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图1    俯仰强迫振动示意图

Fig.1    Diagram of prescribed pitch motion
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式中：Ciα为静导数，Ciq为定常状态下的动导数，Ciα为非定常

状态下的动导数，该线化模型可以正确反映飞机的飞行品质。

非定常计算模型通过模拟飞机小幅强迫振动过程来求

解气动力系数对角度变化率和角速度的组合动导数，俯仰强

迫振动示意图如图1所示。

 

小幅强迫振动运动方程如下：
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则：
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一种基于欧拉方程的动导数简化计算方法

摘　要：动导数是飞机飞行品质分析的关键参数，在飞机概念设计阶段快速可靠地预测动导数可缩短设计周期并减少成

本。基于欧拉方程提出一种飞机组合动导数的简化计算方法，在模拟小幅强迫振动过程中忽略网格变形，通过对物面处

流体添加法向扰动速度项模拟物面运动对流体造成的扰动。采用欧洲动导数研究标准模型DLR-F12对该方法进行了验证计

算，计算结果与欧拉方法计算结果及试验数据具有较好的一致性。
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动导数是确定飞机动态稳定性和操纵性的重要指标，是分

析飞行器动态品质的原始气动数据，快速、准确地预测动导数对

飞机设计具有重要意义[1]。风洞试验飞行模拟和数值计算是目前

预测动导数的主要手段。风洞试验飞行模拟的难度大，时间和经

济成本高[2-4]，随着计算流体动力学（CFD）的发展，已经可以采用

CFD工具开展复杂外形、多种飞行条件下的飞行器动导数计算。

因此，通过数值计算获得动导数是一种较为理想的方式。

目前，应用较为广泛的求解方法是通过计算非定常流

场模拟飞行器小幅强迫振动，得到力/力矩系数对角度变化

率和角速度的动导数之和[5-9]，该方法的计算结果能够和动

导数试验据进行直接对比。非定常方法求解过程中，每一步

外迭代时间步推进都需要根据强迫振动进行物面网格变形。

本文采用基于欧拉方程的简化计算方法，忽略物面网

格变形，在物面处流体增加法向扰动速度来近似模拟物面运

动造成的扰动。以小幅俯仰强迫振荡为例，采用DLR-F12对

计算方法进行验证。

1 动导数计算方法
对任一飞机气动力系数Ci变化率进行泰勒展开，忽略非

线性和高阶项的影响，飞机气动力系数变化率可表示为：
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式中：Ciα为静导数，Ciq为定常状态下的动导数，Ciα为非定常

状态下的动导数，该线化模型可以正确反映飞机的飞行品质。

非定常计算模型通过模拟飞机小幅强迫振动过程来求

解气动力系数对角度变化率和角速度的组合动导数，俯仰强

迫振动示意图如图1所示。
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 vi的值根据物面运动速度vih来确定， v为流场计算物面

点的未作物面处理时的流体速度，如下式所示：
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时间推进过程中不需要对网格进行变形或重构，依据

物面运动规律求解物面点的vib即可求得vi，将vi引入到式（9）

中通量项进行时间推进。方法实现及求解基于AVICFD-X求

解器完成。AVICFD-X是由中国航空研究院研发的基于有限

体积法的非结构混合网格求解器，可用于求解二维/三维粘

性/无粘可压缩流动问题。

3 算例验证
3.1 试验模型

欧洲动导数研究标准模型DLR-F12是欧盟第六框架项目

SimSAC的项目成果，DLR-F12由德国宇航院（DLR）牵头设计，

在DNW低速风洞开展试验，试验数据用于考核数值算法和工

具对大型民用飞机动导数的计算能力[10]。本文采用的DLR-F12

标模数据来自SimSAC项目成果CEASIOM软件的测试算例。

试验工况为来流速度70m/s，风洞试验结果参数意义见

表1。
表1  动导数试验结果

Table1    Dynamic derivatives derived from wind tunnel
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3.2 计算网格

计算网格采用四面体非结构欧拉网格，网格点数为254

万，表面网格如图2所示，图3是计算域网格。
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将式（3）、式（4）带入式（1）变为：
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其中A和B为待定系数：
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定义缩减频率
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，根据式（7）可得：
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2 数值方法
2.1 控制方程

采用三维可压缩非定常欧拉方程作为流场求解控制方

程，在笛卡尔坐标系下，积分形式方程为：
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式中： Ω为控制体积分域， Q为守恒变量， F为无粘通量， ∂Ω

为控制体积分域的边界， n为控制体积分域边界的外法向量。
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式中：ex, ey, ez分别为笛卡尔坐标系3个方向的单位矢量； v为

速度矢量； u, v, w为v在笛卡尔坐标系的3个方向分量； p, ρ, h

分别为流体的压强、密度及总焓。

空间离散为Jameson二阶中心格式，采用四步Runge-

Kutta格式进行时间推进求解。

2.2 标准欧拉物面边界条件
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2.3 欧拉物面扰动法边界条件

小幅强迫振动的前提下，采用欧拉物面扰动法模拟物

面运动对流体造成的扰动。

非定常计算外迭代时间步推进过程，忽略物面网格变

形，对物面处流体增加一法向扰动速度Vni，使任意物面点i处

的速度vi均满足：
图2    DLR-F12表面网格

Fig.2    Surface mesh of DLR-F12
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 vi的值根据物面运动速度vih来确定， v为流场计算物面

点的未作物面处理时的流体速度，如下式所示：
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使ѵi满足条件：
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时间推进过程中不需要对网格进行变形或重构，依据

物面运动规律求解物面点的vib即可求得vi，将vi引入到式（9）

中通量项进行时间推进。方法实现及求解基于AVICFD-X求

解器完成。AVICFD-X是由中国航空研究院研发的基于有限

体积法的非结构混合网格求解器，可用于求解二维/三维粘

性/无粘可压缩流动问题。

3 算例验证
3.1 试验模型

欧洲动导数研究标准模型DLR-F12是欧盟第六框架项目

SimSAC的项目成果，DLR-F12由德国宇航院（DLR）牵头设计，

在DNW低速风洞开展试验，试验数据用于考核数值算法和工

具对大型民用飞机动导数的计算能力[10]。本文采用的DLR-F12

标模数据来自SimSAC项目成果CEASIOM软件的测试算例。

试验工况为来流速度70m/s，风洞试验结果参数意义见

表1。
表1  动导数试验结果

Table1    Dynamic derivatives derived from wind tunnel

动导数                        非定常
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3.2 计算网格

计算网格采用四面体非结构欧拉网格，网格点数为254

万，表面网格如图2所示，图3是计算域网格。

 

俯仰振荡过程，俯仰角速度等于迎角变化率。对方程

（2）进行求导，则有：
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将式（3）、式（4）带入式（1）变为：
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其中A和B为待定系数：
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定义缩减频率
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，根据式（7）可得：
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2 数值方法
2.1 控制方程

采用三维可压缩非定常欧拉方程作为流场求解控制方

程，在笛卡尔坐标系下，积分形式方程为：
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式中： Ω为控制体积分域， Q为守恒变量， F为无粘通量， ∂Ω

为控制体积分域的边界， n为控制体积分域边界的外法向量。
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2.3 欧拉物面扰动法边界条件

小幅强迫振动的前提下，采用欧拉物面扰动法模拟物

面运动对流体造成的扰动。

非定常计算外迭代时间步推进过程，忽略物面网格变

形，对物面处流体增加一法向扰动速度Vni，使任意物面点i处

的速度vi均满足：
图2    DLR-F12表面网格

Fig.2    Surface mesh of DLR-F12
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见文献[10]。计算结果与试验数据存在一定偏差，可能有下

述两方面原因：一是数值计算中没有考虑风洞试验中模型支

撑的影响；二是忽略了粘性的影响。

 

 

 CLq+CLα对物面流动近似处理不敏感，而Cmq+Cmα受影

响较大。CLq+CLα的计算结果与标准欧拉方法计算结果基本

一致；Cmq+Cmα计算结果与标准欧拉方法计算结果偏差约

4%左右。欧拉物面扰动法与标准欧拉方法的差异主要因素

是对网格变形的近似处理，欧拉物面扰动法利用物面法向速

度模拟物面变形对气流造成的吸/吹影响，并不能真正地反

应出气流方向与物面法向角度的相对变化。

振幅1˚和4.52˚两种情况，CLq+CLα基本一致，Cmq+Cmα

存在较小偏差。1˚振幅计算结果更为接近标准欧拉方法，

4.52˚振幅计算结果偏差略大一些。振幅大的情况下，物面运

动对流动造成影响变得不可忽略，因此，欧拉物面扰动法结

果的偏差更大一些。

4 结论
通过动导数标模DLR-F12对欧拉物面扰动法进行了验

证，得到以下结论：

（1）在小幅强迫振动前提下，标准欧拉方法求解和欧拉

物面扰动法偏差不大，可以满足动导数计算精度的需要。

（2）欧拉物面扰动法计算结果和标准欧拉方法一致性

较好。和试验数据存在可接受范围的偏差，该方法可用于概

念设计阶段飞机动导数计算。

（3）一定程度上减少了计算量，具有工程实用价值。  
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计算工况采用试验工况，来流速度70m/s，0和3˚两个攻

角。强迫振动为正弦波形式，振动频率3Hz，振幅1˚、4.52˚分

别进行计算。为加速收敛，用定常计算结果作为非定常计算

初场，计算稳定后，取较为稳定的某一周期进行处理。以攻角

0、振幅1˚为例，图4描述了CL、Cm一周期内随时间变化历程。

可以明显看到，升力和力矩的相位约差1/10周期，反映了非

定常效应的迟滞现象。

 

对CL和Cm进行式（5）形式的最小二乘法拟合，可解得

系数A和B，根据式（8）可分别求得CLq+CLα和Cmq+Cmα。

如图5所示，曲线斜率与试验结果趋势一致，计算结果

的精准度与其他主流CFD软件相当，DLR和FOI计算数据参
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