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柔性翼微型飞行器流固耦合数值模拟

孟令兵　昂海松　肖天航
（南京航空航天大学航空宇航学院，南京，２１００１６）

摘要：根据分区耦合原理，提出了一种计算流体力学（Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）／计算结构力学（Ｃｏｍ

ｐｕｔａｔｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＳＤ）的流固耦合计算方法。结构有限元模型基于完全拉格朗日（ＴｏｔａｌＬａ

ｇｒａｎｇｅ，Ｔ．Ｌ．）格式求解结构几何非线性。气动计算基于有限体积离散的任意拉格朗日欧拉（ＡｒｂｉｔｒａｒｙＬａ

ｇｒａｎｇｉａｎＥｕｌｅｒｉａｎ，ＡＬＥ）ＮＳ方程。通过交替数字二叉树（Ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｇｉｔａｌｔｒｅｅ，ＡＤＴ）搜索技术识别两套网

格系统之间的宿主受体关系，采用常体积转换（Ｃｏｎｓｔａｎｔｖｏｌｕｍｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＣＶＴ）和反距离权重（Ｉｎｖｅｒｓｅ

ｄｉｓｔａｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇ，ＩＤＷ）法完成网格系统间的数据交换，使用Ｄｅｌａｕｎａｙ图映射法来处理网格移动。将自编的

非线性结构有限元程序和接口程序与南航微型飞行器中心的３Ｄ２ ＭＵＦＳ流体计算程序相连接，应用于柔性翼微

型飞行器的气动计算中。数值计算结果与实验数据吻合良好，验证了该流固耦合计算方法和程序的可靠性和可

行性。
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　　微型飞行器（Ｍｉｃｒｏａｉｒｖｅｈｉｃｌｅｓ，ＭＡＶ）因其

方便携带、使用灵活、效费比高等诸多优势，在军

事和民用方面有着广阔的应用前景。微型飞行器

也有自身的局限性。由于微型飞行器具有低雷诺

数气动特性，其机翼表面的层流附面层很难维持，

气流不易稳定，从而导致失速迎角小和抗阵风性能

差。目前国内外通常采用柔性机翼设计来降低阵

风对微型飞行器飞行的不利影响。国内外学者对



此做了大量研究［１５］。Ｆｌｏｒｉｄａ大学在２０００年开展

了一系列针对柔性翼微型飞行器的风洞实验，并发

现适当的外形布局和结构设计能明显改善刚性机

翼的缺点。柔性翼微型飞行器能够通过改变外形

来延迟失速的发生，从而提高飞行稳定性。Ｓｔａｎ

ｆｏｒｄ等
［６］通过计算流体力学（Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄ

ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）的方法求出机翼表面的压力分

布，并将其作为外载荷插值到模型网格节点上，从

而计算出机翼的形变。经过一次流固耦合计算，把

结构变形单向反馈到流场计算中，没有后续的流

场结构场间反复迭代，这种方法相当于单向耦合。

但实际飞行情况下，机翼的柔性变形会诱导附加的

气动力，附加的气动力作用于结构又使得机翼产生

新的附加变形，进而产生新的气动力。在结构变形

较大时，这种方法不能满足计算精度。

本文提出一种双向流固耦合方法用于柔性翼

微型飞行器的气动分析。流场计算基于有限体积

离散任意拉格朗日欧拉（ＡｒｂｉｔｒａｒｙＬａｇｒａｎｇｉａｎ

Ｅｕｌｅｒｉａｎ，ＡＬＥ）ＮＳ方程。结构计算基于完全拉

格朗日（ＴｏｔａｌＬａｇｒａｎｇｅ，Ｔ．Ｌ．）格式求解切线刚

度矩阵。界面插值采用反距离权重（Ｉｎｖｅｒｓｅｄｉｓ

ｔａｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇ，ＩＤＷ）法将机翼表面气动力插值

到结构网格节点上。求出结构变形后，采用常体积

转换（Ｃｏｎｓｔａｎｔｖｏｌｕｍｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＣＶＴ）法将

结构位移插值到流场上，重构流场边界。流场内部

使用Ｄｅｌａｕｎａｙ图映射方法完成网格的移动变形。

采用交替数字二叉树搜索技术（Ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｇｉｔａｌ

ｔｒｅｅ，ＡＤＴ）确定每一个受体节点的宿主单元，实

现耦合边界气动力和结构位移的传递。将此方法

应用于柔性翼微型飞行器气动计算中，并与实验结

果进行对比和分析。

１　非定常犖犛方程及求解

ＡＬＥ格式的非定常可压缩ＮＳ方程
［７８］为



狋∫Ω（狋）
犠ｄ狏＋∮Ω（狋）

（ ）犉犠 －狏犵狀（ ）犠 ｄ狊＝∮Ω（狋）
犉狏ｄ狊

（１）

式中：犠 为守恒量；（ ）犉犠 和犉狏 分别为无黏和黏性

矢通量；狏犵狀为法向运动速度。具体表达式如下

犠＝

ρ

ρ狌

ρ狏

ρ狑

ρ

熿

燀

燄

燅犲

　　犉－狏犵狀犠＝

ρθ－ν犵（ ）狀

ρ狌θ－ν犵（ ）狀 ＋狀狓狆

ρ狏θ－ν犵（ ）狀 ＋狀狔狆

ρ狑θ－ν犵（ ）狀 ＋狀狕狆

ρ犺θ－ν犵（ ）狀 ＋ν犵狀

熿

燀

燄

燅狆

　　　　犉狏＝

０

犜狓

犜狔

犜狕

狌犜狓＋狏犜狔＋狑犜狕－犙

熿

燀

燄

燅狀

（２）

式（１）中时间离散采用二阶向后欧拉格式，空间离

散采用二阶迎风格式，离散后的方程使用无矩阵计

算的隐式ＬＵＳＧＳ法求解，并用ＳＡ湍流模型来

封闭雷诺平均ＮＳ方程。

２　结构非线性方程及求解

膜单元节点通常有２个自由度（狌，狏）或３个自

由度（狌，狏，θ狕），而空间梁单元每个节点有６个自由

度（狌，狏，狑，θ狓，θ狔，θ狕）。膜单元与三维梁单元直接连

接时，由于节点自由度的不匹配，会在交界处产生

位移的不连续现象，从而导致刚度矩阵出现奇异问

题。平板壳单元由板单元和膜单元组合而成。早

期的平板壳单元每个节点只有５个自由度，后来随

着含面内转动自由度的膜单元的诞生，其节点自由

度扩展到６个（狌，狏，狑，θ狓，θ狔，θ狕）。膜结构作为一种

只能抗拉的软壳体，可用降低抗弯刚度的平板壳单

元近似模拟。在有限元分析中，壳单元与空间梁单

元的组合可以避免膜单元与空间梁单元相连时的

刚度矩阵奇异问题。

２．１　壳单元模型

四节点四边形等参平板壳单元模型由Ａｌｌｍａｎ

膜单元和 Ｍｉｎｄｌｉｎ板单元组合而成，如图１所示。

单元每个节点含有３个平移自由度和３个旋转自

由度，单元位移向量表示为

狇
犲
＝ 狇１ 狇２ 狇３ 狇［ ］４

Ｔ （３）

其中

狇犻＝ 狌犻 狏犻 狑犻 θ狓犻 θ狔犻 θ［ ］狕犻
Ｔ

犻＝１，２，３，４ （４）

对于板壳结构，厚度方向的法向应力应变可以忽略

（σ狕＝０，ε狕＝０），平板壳单元中面的Ｇｒｅｅｎ应变为

图１　平板壳单元模型
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　ε＝ ε狓　ε狔　γ狓狔　χ狓　χ狔　χ狓狔　γ狓狕　γ狔［ ］狕
Ｔ＝

ε０＋ε犾 （５）

ε０ 为线性应变，ε犾 为非线性应变。表达式如下

ε０＝［狌，狓　狏，狔　狌，狔＋狏，狓　－θ狓，狓　－θ狔，狔

　　－（θ狓，狔＋θ狔，狓）　狑，狓－θ狓　狑，狔－θ狔］
Ｔ

ε犾＝ ０．５狑
２
，狓　０．５狑

２
，狔　狑，狓狑，狔　０　０　０　０　［ ］０

烅

烄

烆
Ｔ

（６）

　　单元线性和非线性应变矩阵如下

　　
犅０＝ 犅０１ 犅０２ 犅０３ 犅［ ］０４

犅犾＝ 犅犾１ 犅犾２ 犅犾３ 犅犾［ ］
烅
烄

烆 ４

（７）

犅０犻＝

犖０犻，狓 ０ ０ ０ ０ 犖狌犻，狓

０ 犖０犻，狔 ０ ０ ０ 犖狏犻，狔

犖０犻，狔 犖０犻，狓 ０ ０ ０ 犖狌犻，狔＋犖狏，狓

０ ０ ０ 犖０犻，狓 ０ ０

０ ０ ０ ０ 犖０犻，狔 ０

０ ０ ０ 犖０犻，狔 犖０犻，狓 ０

０ ０ 犖０犻，狓 犖０犻 ０ ０

０ ０ 犖０犻，狔 ０ 犖０犻

熿

燀

燄

燅０

犅犾犻 ＝

０ ０ 狑，狓犖
０
犻，狓 ０ ０ ０

０ ０ 狑，狔犖
０
犻，狔 ０ ０ ０

０ ０ 狑，狔犖
０
犻，狓＋狑，狓犖

０
犻，狔 ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０

熿

燀

燄

燅

烅

烄

烆 ０ ０ ０ ０ ０ ０

（８）

　　根据物理方程，可得到壳元弹性矩阵

犇＝
犈狋

（１－μ
２）

１ μ ０ ０ ０ ０ ０ ０

μ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０
１－μ
２

０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０
狋２

１２
μ狋
２

１２
０ ０ ０

０ ０ ０ μ狋
２

１２

狋２

１２
０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０
（１－μ）狋

２

２４
０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０
５（１－μ）

１２
０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
５（１－μ）

熿

燀

燄

燅１２

（９）

　　Ｇｒｅｅｎ应变、弹性矩阵犇等变量的定义是建立

在单元局部坐标系下的，组装总体刚度矩阵之前，

需要把单元局部坐标系下的刚度矩阵转换到整体

坐标系下。由于平板壳单元是由板单元和膜单元

组合而成，所以可以通过降低式（９）中第４～６行元

素对应的抗弯刚度即可使得该壳单元“软化”，从而

使其能模拟膜结构。

２．２　梁单元模型

空间梁单元节点位移单元位移向量为

狇
犲＝ 狌犻狏犻狑犻θ狓犻θ狔犻θ狕犻狌犼狏犼狑犼θ狓犼θ狔犼θ狕［ ］犼

Ｔ

（１０）

　　单元位移模式

狌＝犪０＋犪１狓

狏＝犫０＋犫１狓＋犫２狓
２
＋犫３狓

３

狑＝犮０＋犮１狓＋犮２狓
２
＋犮３狓

３

θ＝犱０＋犱１

烅

烄

烆 狓

（１１）

　　单元应变

烅
烄

烆
烍
烌

烎

ε

γ
＝

狌

狓
－狔

２狏

狓
２－狕


２狑

狓
２

ρ
θ狓



烅

烄

烆

烍

烌

烎狓

＋

１

２

犞

（ ）狓
２

＋
犠

（ ）狓（ ）
２

烅

烄

烆

烍

烌

烎０

（１２）

　　式（１２）中第一项是线性项目，第二项是非线性

项。根据几何方程可以推导出梁单元线性和非线

性应变矩阵犅０，犅犾，具体见文献［９］。梁单元与壳

单元组合模拟时，加强筋通常有一定高度，梁单元

节点与壳单元节点之间有一定距离，梁壳刚度矩阵

直接叠加会产生误差，为了消除这个偏差，先求出

偏心梁的刚度矩阵，再与壳元刚度矩阵叠加。

２．３　几何非线性求解

完全拉格朗日格式的切线刚度表达式如下

犓犜 ＝犓０＋犓σ＋犓犔 （１３）

其中

犓０＝∫
１

－１∫
１

－１
犅Ｔ０犇犅０ 犑 ｄξｄη

犓犔＝∫
１

－１∫
１

－１
犅Ｔ０犇犅犾＋犅

Ｔ
犾犇犅０＋犅

Ｔ
犾犇犅（ ）犾 犑 ｄξｄη

犓σ＝∫
１

－１∫
１

－１
犌Ｔ犖犌 犑 ｄξｄη

（１４）

式中：犑 为坐标变换的雅克比行列式；ξ和η为中

面自然坐标。其他参数如下
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犖＝
σ狓 τ狓狔

τ狔狓 σ

熿

燀

燄

燅狔
　犌＝ 犌１ 犌２ 犌３ 犌［ ］４ 　（１５）

犌犻＝
０ ０ 犖０犻，狓 ０ ０ ０

０ ０ 犖０犻，狔

熿

燀

燄

燅０ ０ ０
（１６）

　　为了避免计算薄壳结构时发生剪切自锁问题，

采用减缩积分方法来计算单元刚度矩阵。采用增

量法和迭代法相结合的混合法求解非线性方程组。

载荷以增量的形式逐级加载到结构上，并将上一增

量步的不平衡力加入到下一步的载荷增量中，从而

避免了计算中“漂移”现象，在最后一增量步中，采

用修正的 ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ法求解。这种方法兼

具增量法计算速度快和迭代法计算精度高的优点。

线性方程组的求解采用高斯消法。为了压缩刚度

矩阵所占空间，采用稀疏矩阵存储方法。边界约束

条件处理采用置大数法。

２．４　收敛准则

由于载荷是以力的形式加载的，故而采用残余

力的２范数控制收敛，表达式如下

‖犚‖２ ≤α狇‖犉‖２ （１７）

式中：犚为残余力向量；犉为外载荷向量；α狇 为失衡

力容许误差，一般取０．１％≤α狇≤５％。

３　耦合界面数据插值方法

本文采用分区耦合的方法。流场初始化后进

行ＣＦＤ计算，把计算得到的气动力通过局部插值

的方法传递到结构边界上，然后通过积分的方法将

气动力转换成结构节点上的外载荷力，经过计算结

构 力 学 （Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｙｎａｍｉｃｓ，

ＣＳＤ）得到结构的位移。结构位移通过局部插值的

方法传递给流场，重构流场边界并移动内部网格。

随着时间的推进，重复以上步骤。两套网格系统之

间的数据通过耦合边界循环传递。一般情况下流

体网格要比结构网格密得多，由此产生两套网格界

面间的不匹配问题。采用局部插值法完成两套网

格之间的双向数据传递，需要事先确定两者之间的

隶属关系。每个受体节点都需找到与之对应的宿

主单元。

３．１　确定流固耦合界面网格之间的关系

如图２所示，节点犘１ 和犘２ 分别是受体网格

的两个受体节点，任意四边形犪犫犮犱为宿主单元。

首先建立宿主单元的长方体盒子，盒子的顶点由该

宿主单元节点坐标的最大值和最小值决定。由于

节点犘２ 的位置处于盒子内，所以是该宿主单元的

图２　宿主单元与受体节点关系

受体节点，而节点犘１ 不是。用交替数字二叉树搜

索技术统计被包含在每个宿主单元盒子里的受体

节点编号。如果一个受体节点被包含在多个宿主

单元盒子里，则计算该受体节点到每个宿主单元形

心的距离，并选择距离最近的那个单元作为最终唯

一的宿主单元。通过上述方法，可以确定两套网格

之间的宿主受体关系。

３．２　流固界面数据交换方法

针对力和位移的物理属性不同，分别采用两种

插值策略来处理流固界面的数据传递。

（１）气动力向结构边界插值

经过ＣＦＤ计算得到流场网格节点的气动力。

此时的受体为结构网格节点，宿主为流场网格面。

采用反距离权重法来完成气动力的插值，如图３所

示，点狊为结构边界节点，其宿主面的３个节点分

别为点犳１，犳２ 和犳３。插值策略如下

犉狊＝∑
３

犻

犉犻
１

犾狊犻 ∑
３

犻

１

犾（ ）（ ）
狊犻

　犻＝１，２，３ （１８）

式中：犉狊为结构节点狊处的集中力；犉犻为流体节点

犻处的气动力；犾狊犻为结构节点狊到流体节点犻的距

离。

（２）结构位移向流体边界插值

经过有限元方法计算得到结构节点的位移。

此时受体为气动节点，宿主为结构单元面。采用常

体积转换法来重构流场边界，其原理是气动节点投

影在结构三角形单元内的相对坐标在整个计算中

始终保持不变，受体节点和宿主单元面所组成的四

图３　反距离权重法
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图４　常体积转换法

面体体积守恒。如图４所示，在狋０ 初始时刻已知

宿 主 单 元 的 ３ 个 节 点 为 犻 狓１，狔１，狕（ ）１ ，

犼狓２，狔２，狕（ ）２ ，犽 狓３，狔３，狕（ ）３ 。 某 气 动 点 狆

狓４，狔４，狕（ ）４ ，在 宿 主 单 元 中 的 投 影 为 点 狆′

狓狆，狔狆，狕（ ）狆 。

宿主单元所在面的方程如下

狓＝α狓１＋β狓２＋γ狓３

狔＝α狔１＋β狔２＋γ狔３

狕＝α狕１＋β狕２＋γ狕

烅

烄

烆 ３

（１９）

其中α＋β＋γ＝１，该平面法向量狊犾，犿，（ ）狀

犻 犼 犽

狓２－狓１ 狔２－狔１ 狕２－狕１

狓３－狓１ 狔３－狔１ 狕３－狕１

＝犾犻＋犿犼＋狀犽

（２０）

　　气动点和宿主单元组成的四面体体积为

犞０＝
１

６
犾狓４－狓（ ）１ ＋犿狔４－狔（ ）１ ＋狀狕４－狕（ ）（ ）１

（２１）

　　气动点与投影点组成的直线方程为

狓＝狓４－狏犾

狔＝狓４－狏犿

狕＝狕４－

烅

烄

烆 狏狀

（２２）

式中犾，犿，狀由式（２０）求出。点狆′为直线狆狆′与宿

主面的交点，联立方程（１９）和（２２），得

α狓１＋β狓２＋γ狓３＋狏犾＝狓４

α狔１＋β狔２＋γ狔３＋狏犿＝狔４

α狕１＋β狕２＋γ狕３＋狏狀＝狕４

α＋β＋γ＝

烅

烄

烆 １

（２３）

　　式（２３）可求出α，β，γ和狏的值。在狋０＋Δ狋时

刻，结构单元发生变形，已知变形后的宿主三角形

单元节点坐标分别为 狓′１，狔′１，狕′（ ）１ ，狓′２，狔′２，狕′（ ）２ ，

狓′３，狔′３，狕′（ ）３ ，宿主面法向量狊′犾′，犿′，（ ）狀′ 由式（２０）

得出。利用体积守恒和投影点在三角单元的相对

坐标保持不变原理得到

狓′４＝α狓′１＋β狓′２＋γ狓′３＋ν′犾′

狔′４＝α狔′１＋β狔′２＋γ狔′３＋ν′犿′

狕４′＝α狕′１＋β狕′２＋γ狕′３＋ν′狀′

犞０＝
１

６
（犾′狓′４－狓′（ ）１ ＋犿′狔′４－狔′（ ）１ ＋

　　狀′狕′４－狕′（ ）１ ） （２４

烅

烄

烆 ）

　

　通过式（２４）可得出狋０＋Δ狋时刻气动点的新位置

坐标 狓′４，狔′４，狕′（ ）４ ，从而得到流场的新边界。常体

积转换法只与网格局部信息有关，可处理较复杂的

大变形问题，具有计算速度快和精度高的优点。

本文采用Ｄｅｌａｕｎａｙ图映射方法处理动网格。选取

一定数量的流场边界点，通过Ｄｅｌａｕｎａｙ三角剖分

算法生成背景图。流场边界变形后，通过流体节点

在背景图单元中相对位置不变原理，映射出新的流

体节点位置坐标。采用这种方法处理网格动态变

形无需迭代计算，网格生成速度快，效率高且稳定

性好。

３．３　流固耦合计算流程

流固耦合计算流程图如图５所示。

图５　流固耦合流程

４　数值算例

４．１　悬臂梁计算

　　悬臂梁模型长０．１ｍ，宽０．０１ｍ，厚０．００５ｍ，

杨氏模量７２ＧＰａ，泊松比０．３３，采用２０×２的平板

壳网格。悬臂梁的一边固定，另一边中点处沿厚度

方向施加集中载荷犉。如表１所示，计算结果与精

确解吻合良好，验证了本文平板壳单元消除了剪切

自锁现象。

表１　悬臂梁挠度对比

载荷 犉＝１０００Ｎ 犉＝１５００Ｎ 犉＝２０００Ｎ

本文程序／ｍ ０．０３６８ ０．０４７９ ０．０５５３

精确解／ｍ ０．０３７７ ０．０４９３ ０．０５７２

４．２　犃犌犃犚犇４４５．６机翼计算

ＡＧＡＲＤ４４５．６ 机翼是国际上通用的检验
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跨音速 颤 振 计 算 的 标 准 模 型。该 机 翼 采 用

ＮＡＣＡ６５Ａ００４翼型，机翼展长７６２ｍｍ，根弦长

５５８．８ｍｍ，１／４弦线后掠角为４５°，展弦比１．６４４０，

根梢比０．６５９２。时间步长设置为０．０００２ｓ，分别求

解ＡＧＡＲＤ４４５．６机翼在α＝０，马赫数为０．４９９，

０．６７８，０．９０１，０．９６０，１．０７２，１．１４１时的颤振速度，

并与实验相比较，如图６所示。计算结果显示颤振

速度在跨音速区存在“凹坑”现象，与实验值吻合良

好，验证了本文数据插值方法在流固耦合计算中能

够保持力、力矩和能量的守恒。

图６　ＡＧＡＲＤ４４５．６机翼的颤振速度边界

４．３　柔性翼微型飞行器计算

柔性翼微型飞行器受尺寸所限，为了追求大机

翼面积和小展弦比，通常采用无尾飞翼式布局。与

常规布局相比，无尾飞翼式布局有着更高的升阻比

和有效载荷系数。本文柔性薄翼微型飞行器模型

采用的平面形状为齐莫曼形，翼型为Ｓ５０１０。齐

莫曼形由两个共轴的椭圆在１／４弦线处接合而成，

机翼面积５１８００ｍｍ２，平均气动弦长１７２ｍｍ，翼

展３００ｍｍ，根弦长２１７ｍｍ，展弦比１．７５。柔性

翼的碳纤维骨架用空间梁单元模拟，ＰＶＣ薄膜蒙

皮用等参四节点平板壳单元模拟。流场计算采用

四面体非结构网格，如图 ７ 所示。空气密度

１．２３ｋｇ／ｍ
３，空气黏性系数１．５×１０－５ ｍ２／ｓ，分别

用单向耦合和双向耦合方法计算迎角为０～２２°，

雷诺数为９００００时的升力犆ｌ和阻力犆ｄ 系数，并

与实验［１０］相比较，如图８，９所示。单向耦合认为

流场和结构场的关系是单向的，即结构的变形影响

流场压力分布，而新的流场气动力对机翼不再产生

新的影响。在较大迎角下，由于柔性翼飞行器结构

变形较大，忽略后续迭代会带来较大误差。双向耦

合［１１１３］考虑了流场结构场间的反复影响，计算数

值更接近柔性翼实验结果。

５　结束语

结合非线性有限元理论和非线性气动计算以

图７　柔性翼微型飞行器气动网格

图８　升力系数迎角角曲线图（犚犲＝９００００）

图９　阻力系数迎角曲线图（犚犲＝９００００）

及耦合边界数据传递方法和动网格技术，本文给出

了一套基于ＣＦＤ／ＣＳＤ的流固耦合数值模拟方法。

通过Ｃ＋＋编程，开发了一套非线性结构有限元程

序和耦合接口程序，并与本实验室的流体计算程序

３Ｄ２ＭＵＦＳ相连接，应用于柔性翼微型飞行器的气

动分析中，取得了精确的结果，验证了文中方法的

正确性，对提高微型飞行器失速迎角和抗阵风能力

的研究具有指导意义。
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