
航空科学技术

Aeronautical Science & Technology Feb. 25 2019 Vol. 30 No.2 7-13

基于动态网格的多体分离计算技术
研究
徐琳*，宋万强

中国航空研究院，北京 100012

摘 要：多体分离问题是航空航天等工业设计部门非常关心的问题之一。目前，多体分离轨迹问题主要依托风洞试验和数

值模拟两类。本文基于网格变形与局部重构相结合的动态网格方法，在单步小位移的情况下用Laplace算法进行网格变形；

当总的位移量逐渐增大至网格质量低于设定标准时，进行局部网格重新生成；采用非结构网格、Euler方程、准定常的方法开

展外挂投放数值求解，模拟了典型的多体分离标模（机翼/外挂物分离），并与AEDC风洞试验结果进行了对比，验证了本文

多体分离计算技术的准确性。
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多体分离过程相当复杂，不同物体之间存在相互干扰，

为确保飞行器的飞行安全，必须研究他们之间的干扰与分

离，因此，多体分离问题是航空航天等工业设计部门非常关

心的力学问题之一[1]。目前，多体分离轨迹问题主要依托

风洞试验和数值模拟两类。风洞试验采用的技术方法主要

有捕获轨迹系统（CTS）、自由投放试验、网格扫描方法和流

向角方法等。总体来说，地面设备不足使得采用风洞试验

手段研究多体分离问题相对比较困难，尤其是在高速机动

飞行等非常规情况下，试验研究的局限性越发明显[2,3]。近

年来，数值方法的进步使得仿真计算越来越能逼近现实状

况，采用数值方法模拟多体分离轨迹也逐渐成为一种常用

的技术手段[4]。

多个物体分离时各模型边界之间的相对运动幅度较

大，这对于采用数值模拟方法进行分离轨迹求解的计算网

格提出了更高的要求，也是其所需解决的关键问题。目前

国内外比较成熟的动态网格求解技术大致可以分为三种。

（1）嵌套网格技术

嵌套网格技术由运动物体网格和背景网格组成，通过

对重叠区插值运算完成网格间的数据传递计算。此类方法

为国外常用的运动问题求解算法，相对成熟。其缺点是频

繁的插值运算会带来解的精度损失。

（2）网格变形技术

随着模型相对位置的变化，计算网格会按照设定的变

形算法进行压缩或拉伸变形，以保证网格与模型边界的贴

合。常用算法有弹簧法、弹性体方法、Delaunay图法和RBF

网格变形方法等。此类方法多用于非结构网格，其缺点是

当相对运动较大时，网格质量无法保证。

（3）网格重生技术

当模型相对位置发生变化时，网格依据新的模型重新

生成，并通过插值将原网格的物理量传递给新的网格。此

方法能保证求解过程中的网格质量，其缺点是频繁的插值

运算会带来解的精度损失，且网格重生会耗时较长，影响

效率[5]。

本文采用网格变形与局部重构相结合的动态网格方

法：在单步小位移的情况下用 Laplace[6,7]算法进行网格变

形，当总的位移量逐渐增大至网格质量低于设定标准时，进

行局部网格重新生成。采用这种动态网格方法可以计算一

个或多个运动物体的轨迹。本文采用非结构网格、Euler方

收稿日期：2018-12-04；退修日期：2018-12-15；录用日期：2018-12-25

*通信作者 . Tel.：010-84937544 E-mail：190991787@qq.com

引用格式：Xu Lin，Song Wanqiang. Research on numerical simulation technology of multi-body separation based on dynamic grid［J］.

Aeronautical Science & Technology，2019，30（02）：7-13.徐琳，宋万强 .基于动态网格的多体分离计算技术研究［J］.航空科学技术，

2019，30（02）：7-13.



航空科学技术 Feb. 25 2019 Vol. 30 No.2

程、准定常的方法开展外挂投放数值求解，模拟了典型的多

体分离标模（机翼/外挂物分离），并与阿诺德工程发展复杂

综合体(AEDC)风洞试验结果[8]进行了对比。

1 轨迹计算方法
本文运用运动网格变形/局部重构计算的动态网格求

解方法，对机翼外挂物分离轨迹进行数值模拟。具体的计

算过程如图1所示。

具体为：（1）首先利用非结构网格生成技术生成背景网

格和分离部件子网格，并设置网格变形及轨迹计算相关参

数；（2）然后利用“挖洞”技术进行局部网格重构，生成背景

网格与分离部件一体的初始计算网格，并计算定常流场作

为初始流场；（3）由于计算的流场力为定常气动力，需增加

气动阻尼进行运动物体受力修正；（4）求解六自由度方程，

计算分离物体的下一位置和姿态；（5）移动分离物体，进行

网格变形，进行网格质量检查，若网格质量不能满足计算要

求，则利用“挖洞”技术进行局部网格重构，生成新的网格；

（6）采用欧拉方程进行数值模拟，求取分离物体的受力分

布；（7）判断气动力是否收敛，如果未收敛则继续进行内迭

代，如果收敛则进行下一步；（8）重复（3）~（7）步，直至轨迹

模拟求解结束。

2 飞行力学模型

本文中使用到的飞行力学模型是建立在刚体六自由度

运动基础上[9,10]，涉及到的运动方程如下所示：

r̈ C = F
m

（1）

ṙ C ( t ) = ∫t0t F
m
dt + ṙC ( t0 ) （2）

L′ C = ω′ I ′ C + ω′ × (ω′ I ′ C) （3）

Ω′ = ω′ （4）

式中：F 为运动物体上的合力；m 为指运动物体的质量；

ṙC ( t )和 r C ( t )为指速度及质心的位置；LC为运动物体上相

对于物体质心的合力矩；ω为角速度；IC相对于运动物体质

心的惯性张量；t为当前时间步；t0为上一个时间步；Ω为旋

转角速度。上面的公式可以写为：
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（5）

q̇ = f (q ) （6）

式中：f是相对于右手坐标系。

式（5）、式（6）是运用五阶Runge-Kutta方法进行求解，

这种方法在多体分离的求解中可以提供一个较高精度的

解。在准定常求解中，每一个时刻的流场求解运动物体的

运动都是定常的。为了把运动物体的运动影响加入计算结

果中，本文在计算运动物体受力中增加气动阻尼：

M ′d = ( )ClpPbr
CmqQcr
CnrRcr

qdynrSrcr （7）

式中：Clp，Cmq和Cnr为气动阻尼系数；P，Q和R为运动参考面

内的滚转、俯仰和偏航速度；qdynr为运动物体上的气动压力；

Sr，cr和br分别为运动物体的参考面积、参考弦长和参考展长。

3 网格变形/局部重构技术基本原理

本文采用网格变形与局部重构相结合的方法：在单步

小位移的情况下用Laplace算法进行网格变形，当总的位移

量逐渐增大至网格质量低于设定标准时，进行局部网格重

新生成。在小位移的情况下，网格变形就是通过移动网格

点的位置来贴合运动物体的边界。最常见的方法就是拉普

图1 准定常轨迹计算流程

Fig.1 Flow of quasi-steady trajectory simulation

初始流场

气动阻尼

飞行力学求解

网格变形

网格质量检查 网格重构

结果插值

预处理

是

否

定常气动力
求解

K=K+1

否 收敛判断

N=N+1

否

是

迭代次数判断
N=Nmax
是

结束
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拉斯光顺，使如式（8）所示的二次方程最小化：

∑∀edges
||nref

i,j

|| l refi,j
| δi - δj |2 （8）

式中：δ为某一坐标方向的位移；nref
i,j 为边矢量；l refi,j 为与该边

矢量相关的对偶网格曲面矢量。这个二次方程最小化的求

解是对位移场的每一项单独求解，也就是说忽略了不同坐

标矢量之间的耦合。

式（9）为网格拉伸率 ρ的定义。当网格没有负体积，且

网格拉伸率 ρ满足：ρmin< ρ <ρmax。其中，最小网格拉伸率 ρmin
与最大网格拉伸率 ρmax为用户设定。当总的位移量逐渐增

大至使网格质量低于设定标准时，进行局部网格重新生成。

网格拉伸率ρ的定义如图2所示。

ρ = / ( )V iV j ref
（9）

当通过网格变形得到新的网格质量无法满足要求时，

则会进行局部网格重构，生成新的网格，再进行气动计算。

局部网格重构是指根据用户定义的具体范围，对运动背景

网格（多指机体网格）进行挖洞，将运动物体及其周围网格

（多指弹体网格）根据运动物体运动位置填入机体网格，并

将机体网格与弹体网格之间局部重构新的网格。具体流程

为：（1）首先根据用户自定义的一个或者多个outer box对背

景网格进行挖洞（outer box可以穿越壁面），保留用户定义

的 box 外的网格；（2）根据用户定义的一个或多个 inner

box，保留 box内运动物体周围的网格，让其随运动物体一

起运动（inner box不可以穿越壁面，需将运动物体全部包含

在内，如果运动物体周围有加密网格，需将运动物体周围的

加密网格包含在内）；（3）outer box之内 inner box之外的部

分生成新的网格；（4）最后将三部分网格合成新的网格，完

成局部网格重构。如图3所示。

4 算例验证

4.1 二维双翼型算例

为了高效地验证本文轨迹计算的能力，方便直观地展

示计算过程中的网格变形情况，本文首先采用二维双翼型

图2 网格拉伸率ρ的定义

Fig.2 The definition of the grid tensile value ρ

i

j

 
（b）在初始网格内挖洞，并保留运动物体周围的网格

 
（a）初始背景网格

V i
V j

 
（d） 生成洞内网格

 
（c）边界网格

9



航空科学技术 Feb. 25 2019 Vol. 30 No.2

 
（e） 合成网格

图3 运动网格局部重构流程图

Fig.3 Flow chart local reconstruction of moving grid

算例。本次计算的二维双翼型算例是由两个NACA0012翼

型构成，初始位置如图4（a）所示，上边的翼型充当飞机，下

面的翼型充当导弹。本次计算来流马赫数为0.8，雷诺数为

1.8 × 107，下翼型重量 (质量)5000kg，当地重力加速度为

9.8m/s2，横摇阻尼系数取-4.0/rad，纵摇阻尼系数取-40.0/rad，

偏航阻尼系数取-40.0/rad。流场求解采用欧拉方程准定常

计算。

图4为双翼型轨迹模拟过程网格变形/重构图。图4（a）

为采用非结构网格生成技术生成的背景网格以及运动物体

子网格；图4（b）为初始位置网格，它是由背景网格和运动物

体子网格通过上文所讲的局部网格重构技术生成的；图 4

（c）为小位移情况下，通过拉普拉斯光顺的方法进行网格变

形，从图4（c）可以清楚地看出，下面的翼型上翼面网格被拉

伸，下翼面网格被压缩；图4（d）为大变形情况下，网格变形

已经不能满足计算对网格质量的要求，通过局部网格重构

生成的该位置新的网格。图5为双翼型轨迹模拟过程压力

分布云图。

4.2 AEDC算例计算

4.2.1模型几何参数

AEDC外挂物标模算例的捕获轨迹系统（CTS）试验是

由AEDC于1990年完成的。其模型，即机翼／挂架／带舵

外挂物模型(Wing／Pylon／Finned-Store，WPSF)是美国发

起第一次分离投放计算流体力学（CFD）验证时使用的一个

机翼和导弹的简化模型[6]。如图 6所示。很多研究都选用

AEDC模型做为运动轨迹数值模拟的算例，是因为这个模

型的几何数据和试验数据都比较详细。

AEDC模型由一个带有双挂架的三角翼和一个简易导

弹组成。其中，三角翼的展向截面为NACA-64A010翼型，

机翼倾斜角为45°；机翼的挂架由一个对称的弧面-平面-弧

面组合而成，挂架的顶端与三角翼前缘的距离为0.61m，其对

称线与三角翼对称线的展向距离为3.3m；导弹由一个旋转体

与4个对称尾翼组合而成，其旋转体的半径为0.25m，总长度

为3.017m。导弹和挂架之间的初始距离为3.66cm。在导弹

分离的前 0.054s 内，导弹质心前后分别受到两个大小为

10.7kN和42.7kN的弹射力作用，直至0.054s后导弹离开挂

架，作用力消失。表1为AEDC外挂物标模的其他具体参数。

AEDC外挂物标模受力示意图如图7所示。

（d） 大变形的网格重构

lnner box

outer box

（c） 网格变形

图4 双翼型轨迹模拟过程网格变形/重构

Fig.4 Mesh deformation and reconstruction during

simulation of biplane trajectory

（b） 初始位置网格

lnner box

outer box

（a） 背景网格与运动物体子网格

下翼型下翼型（（导弹导弹））

运动物体子网格运动物体子网格

上翼型上翼型（（飞机飞机））

背景网格背景网格
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4.2.2初始网格和流场参数

本次计算共准备两套网格：背景网格wing.grid和运动

物体网格 store.grid。这两套网格采用Pointwise绘制，其中

wing.grid共包含136487个节点和787942个单元，store.grid

共包含 27891个节点和 143945个单元，由于本次轨迹计算

表1 AEDC外挂物标模具体参数表

Table 1 Parameters table of external object standard module

of AEDC

参数名称

质量 /kg

重心/mm

前弹射力作用位置/mm

前弹射力大小/kN

后弹射力作用位置/mm

后弹射力大小/kN

弹射力作用距离/mm

数值

907

1417

1237.5

10.7

1746.5

42.7

100

图7 AEDC外挂物标模受力示意图

Fig.7 Force diagram of AEDC external object model

机翼

后弹射力
作用点

导弹

前弹射力作用点
挂架

FAE

FFE

C1 G2

Mn Mx
1237.5

1417.31746.53017.5

机翼

挂架

导弹

图6 AEDC外挂物标模模型示意图

Fig.6 External object standard module of AEDC

X

Y

Z

（a） 初始位置压力分布云图 （b） 小位移下的压力分布云图 （c） 大位移下的压力分布云图

图5 双翼型轨迹模拟过程压力分布云图

Fig.5 Cp during simulation of biplane trajectory

图8 初始计算网格示意图

Fig.8 Initial computational grid diagram

（a） 机翼网格上视图

（b） 机翼网格侧视图

（c） 导弹网格等轴侧视图

（d） 导弹网格侧视图
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