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摘　 要：针对飞机机翼油箱下蒙皮处出现变形的工程现象，研究了飞机在降落条件下，机翼整体油箱

垂荡导致的燃油晃荡对箱体产生的影响。 采用 ＳＰＨ 方法，建立了气液固三相的简化油箱模型。 利用

ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 流体动力学仿真工具，计算给定载荷下的燃油晃荡情况，以及油箱下壁板的压力值，然后

在 ＡＢＡＱＵＳ 有限元软件中计算壁板的应力分布。 将飞机降落时实测的 ０．５６ ｓ 内的加速度曲线作为油

箱的运动边界条件，通过改变箱内燃油的充液率，比较下壁板压力的变化，最终得出了下壁板压力值

与外载荷及充液率之间的变化关系。
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　 　 液体晃荡现象在工程的各个领域广泛存在，从
广义的范畴讲它是指容器内介质自由表面波动引起

的介质运动。 除空载和满载外，可以说任何一个载

液系统在一定条件下都可能发生晃荡现象，较为常

见的载液系统有油罐车的储油罐、货轮的液舱以及

飞机的油箱等。
对于飞机结构起飞、降落以及做各种机动时，油

箱里的燃油冲击油箱壁，对箱体结构和飞行安全造

成威胁。 显然飞机的运动状态变化是导致机翼整体

油箱中燃油发生晃荡的直接原因，在滚转［１］、俯

仰［２］以及半滚倒转机动［３］ 下，燃油在油箱内运动非

常剧烈，强烈冲击箱体结构，在飞机设计［４］ 中有相

关规范要求。 飞机降落是事故高发段，不同于飞机

机动下的油箱晃荡，着陆时油箱的运动是惯性力引

起的，主要运动形式为垂直方向的垂荡运动，因运动

幅度较小未得到关注，但仍可能对箱体结构的安全

性构成威胁。
理论解析方法和试验方法［５⁃７］ 早期获得了许多

研究成果。 但随着载荷激励越来越复杂、容器几何

越来越不规则，理论和试验方法逐渐被飞速发展的

计算机模拟技术所替代。 在油箱晃荡问题中，不同

的数值计算方法被应用，贾善坡等［８］ 应用泛函极值

原理建立了任意充液容器内液体晃荡的有限元分析

模型，确定了充液容器内液体固有频率、模态及地震

波对液体晃荡的影响，对比理论解，证明了该方法的

有效性。 杨尚霖等［３］ 以半滚倒转机动行为下的某

型飞机整体油箱为研究对象， 基于 ＶＯＦ 建 立

ＡＢＡＱＵＳ 与 Ｓｔａｒ⁃ＣＣＭ＋联合仿真流固耦合方法进行

分析，得到了晃荡燃油的形态变化，流体域压力以及

油箱部件的应力时程曲线。 杨瑞［９］ 通过 ＡＬＥ 有限

元法准确地模拟出飞机整体油箱中的液体晃荡，得
到了油箱运动、充液率和挡板对液体晃荡的影响。
黄愉太［１０］采用 ＡＢＡＱＵＳ 有限元软件对比了 ＳＰＨ 和

ＣＥＬ ２ 种方法在弹性体贮箱充液晃荡模型中的结果

后，选择了更适合模拟大变形的 ＳＰＨ 方法对复杂飞

机整体油箱模型下的液体晃荡进行了分析。 这些研

究主要针对液体晃荡，未关注运动幅较小的垂荡运

动，研究液体的垂荡运动对计算方法和计算精度提

出了更高的要求。
本文以机翼油箱垂荡为背景研究，先利用基于

粒子的流体动力学仿真软件 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 计算油箱

模型中的流体运动，然后提取运动流体作用于油箱

的受力，再利用有限元软件 ＡＢＡＱＵＳ 对油箱壁进行

应力分析，获得了一套精度高、计算效率高的分析方

法，可为飞机油箱晃荡问题的研究提供参考。



第 ２ 期 代震，等：飞机着陆条件下机翼油箱垂荡问题研究

１　 研究方法

１．１　 模型与边界条件

通常机翼整体油箱由多个翼盒组成，在飞机降

落并与地面接触的瞬间，油箱的垂向晃荡是其主要

运动形式，燃油受迫垂向运动，冲击各个翼盒的箱体

结构。 在这一过程中，几何尺寸最大的翼盒下蒙皮

所受弯矩最大，最易发生变形，所以选择几何如图 １
所示的矩形油箱进行研究。

图 １　 简化油箱模型

飞机着陆时通常垂直方向的下降率不超过

５ ｍ ／ ｓ，以保证人体和飞机结构的安全。 在载荷和结

构惯性力的作用下，整体油箱的运动导致箱内燃油

受迫晃荡，燃油晃荡带来的冲击效应和燃油的充液

率有关。 着陆瞬间整体油箱的主要运动形式为垂

荡，在某型号飞机的一次着陆过程，测得起落架开始

与地面接触的 ０．５６ ｓ 内，机翼整体油箱处加速度变

化如图 ２ 所示。 假设油箱初始静止，按图 ２ 的加速

度运动，其速度及位移变化如图 ３ 所示。

图 ２　 加速度时间历程

图 ３　 速度及位移时间历程

从位移变化图中可以看出机翼整体油箱在着陆

瞬间的运动过程，由于惯性作用在前段时间内开始

下沉，油箱位移在 ０．３ ｓ 达到最大，待下沉达到最低

点后又开始向上回弹，０．５ ｓ 回到初始位置并继续向

上运动。
１．２　 ＳＰＨ⁃ＦＥＭ 联合仿真介绍

ＳＰＨ 方法通过流体动力学仿真软件 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ
实现。 在 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 中，油箱视为刚体，计算得到

晃荡下箱体的压力分布。 然后将压力分布作为载荷

条件，输入到有限元软件 ＡＢＡＱＵＳ 中，利用 ＦＥＭ 方

法分析箱体受到的应力。
ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 是 Ａｌｔａｉｒ 研发的基于 ＳＰＨ 方法的流

体动力学仿真工具，相较于其他求解器有以下优势。
在包含不规则几何的计算中，前处理不需要花费过

多精力设计网格，导入几何模型，选择单元生成粒子

即可。 有不同类型的运动选项，来规定实体的运动，
能够在实体单元与周围流体相互作用时，较准确获

取结构所受的力和力矩。 采用了 ＧＰＵ 并行技术，可
节省了计算时间。

以 Ｄｅｌｏｒｍｅ 等［１１⁃１２］ 进行的油箱晃荡试验为参

照，验证 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 在油箱晃荡数值模拟中对油箱

受力计算的准确性。 试验中矩形液箱尺寸为 ９０ ｃｍ
×５ ｃｍ×５８ ｃｍ（长×宽×高），充液高度为 ９．３ ｃｍ。 液

箱绕其底边中轴进行一种正弦形式的周期旋转运

动，角位移 θ ＝ θｍａｘｓｉｎ
２πｔ
Ｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，振幅 θｍａｘ ＝ ４°，周期 Ｔ ＝

１．９２ ｓ。 在 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 计算中，液箱视为刚体，加入

水和空气，进行 ３ 个周期的计算。
模拟得到液箱内水的晃荡情况与 Ｄｅｌｏｒｍｅ

等［１１⁃１２］的试验照片进行对比（如图 ４ 所示），可见波

行进时两者的形状相同。 随着液箱晃荡，水夹杂着

空气与箱壁碰撞后，波向相反的方向行进，在波的行

进过程中先发生水跃现象，从而导致了射流以及波

的破碎。 由于试验照片拍摄角度以及数值模拟中使

用的水和空气相关参数与真实试验的差异，波形存

在一定差异。
在 Ｄｅｌｏｒｍｅ 等的试验中，通过装在液箱内壁初

始液面高度处的压力传感器，测量 ３ 个周期内水的

晃荡对箱壁产生的压力。 图 ５ 为该位置动态压力试

验结果和数值模拟结果的对比，可见模拟结果与试

验结果吻合良好，冲击压力出现和结束的时间完全

一致。 由于波浪形态具有一定的差异及压力测量位

置不完全一致，压力值存在较小偏差，但仍可证明

·９８２·
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图 ４　 试验与数值结果波形对比

ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 在模拟中压力计算的准确性，特别是对

压力多次峰值的模拟与试验吻合良好。

图 ５　 压力对比

１．３　 空气相关性验证

如果机翼整体油箱内没有气体进入，随着泵将

油吸入引擎，将会在油箱内形成真空，以致发生不输

油等故障，严重危害飞行安全。 因此，为了保证飞机

燃油供应系统的正常运行，通常机翼油箱有通气孔，
或通过压气机等增压装置产生增压空气。 即机翼整

体油箱在着陆发生垂荡时，箱内介质除燃油外还有

空气的存在。
使用简化的飞机整体油箱刚体模型，粒子间距

取 ６ ｍｍ，壁厚为 ５ 层粒子，总粒子数为 ２８７ ６６３，油
的材料属性见表 １。 分别在充液率为 ２５％，５０％，
７５％情况下，将箱内剩余空间中充满空气，在 １．１ 节

中的实测油箱垂向加速度激励下，通过 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ
进行计算。 图 ６ 显示了加入空气后对油箱下壁板受

力产生的影响。 可以看到加入空气前后，２ 条曲线

大部分吻合较好，只在峰值处存在一定差异，峰值处

的最大误差为 １８％，所有峰值的平均误差约为 ８％。
所以可认为，此加速度激励下空气的影响可以忽略，
本文后续计算忽略空气影响，以提高计算效率。 如

果发生剧烈冲击现象，空气的影响就不容忽视。
表 １　 燃油材料参数

材料 密度 ／ （ｋｇ·ｍ－３） 动态黏度 ／ （ｋｇ·ｍｓ－１） 可压缩率

燃油 ９６７．８ ０．０５ ０．０１

图 ６　 加入空气后的对比图

２　 着陆瞬间油箱垂荡数值模拟及分析

２．１　 模拟结果分析

取充液率为 ５０％，油粒子数为 ３８８ ２７５，燃油的

相关参数见表 １。 图 ７ 为模拟过程中，油箱内燃油

的形态，以及不同时刻燃油的速度。 在整个过程中，
燃油整体相较于箱体没有较大的位移，只是在某些

时刻，油箱侧壁的燃油会沿壁向上运动一小段距离，
并且由图 ８ 所示燃油在整个运动过程中平均速度基

本和油箱保持一致。 燃油重心与油箱下壁板距离的

时间变化历程见图 ９，在 ０． ０２７ ｓ 有最大距离为

９６．３９ ｍｍ，０．４１９ ｓ 有最小距离 ９５．６３ ｍｍ，可见燃油

重心相较于下壁板的距离最大变化量为 ０．７６ ｍｍ，
燃油在油箱中的相对位置基本上没有发生变化。

燃油晃荡同时又对油箱壁面产生冲击，油箱下

壁板受燃油作用力，作用力峰值时程曲线见图 １０，
０～０．２５ ｓ油箱加速度变化的峰峰值较小，下壁板受

力峰值都小于 １ ５００ Ｎ，０．２５ ～ ０．４５ ｓ 因油箱加速度

变化峰峰值增大，受力峰值上升到 ２ ０００ Ｎ 附近，

·０９２·
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图 ７　 不同时刻燃油形态及速度

图 ８　 燃油速度变化

图 ９　 燃油重心相对下壁板的位置变化

０．２８６ ｓ时达到最大值 ２ ３１５ Ｎ，０．４５～０．５７６ ｓ 油箱加

速度峰峰值再次减小，所以下壁板受力峰值基本上

又都降到 １ ５００ Ｎ 以下。

图 １０　 下壁板受力时程曲线

为了探究飞机着陆瞬间充液率对油箱垂荡的影

响，进一步分析充液率为 ２５％，７５％，９５％情况下油

箱晃荡情况。 不同充液率下，燃油 ＳＰＨ 粒子间距是

相同的，燃油单元的属性和参数不变。 图 １１ 为不同

充液率下的油箱下壁板受力时间历程图，由图可见

高充液率下受力峰值出现的次数要小于低充液率，
也就是说在相同垂荡加速度下，高充液率的燃油相

较于低充液率的燃油更为稳定。 不同充液率相应时

刻载荷峰值的大小，随着充液率的增加而增大，并且

整体上充液率越大，峰值出现的时间越晚。 在 ４ 种

充液率下，受力峰值较大的时段都处在加速度变化

较为剧烈的阶段（０．２５～０．４５ ｓ）。

图 １１　 不同充液率下的下壁板受力时程曲线

２．２　 模拟结果分析

本文所研究的是油箱垂荡问题，油箱只有垂直

方向的位移，假设箱体侧壁与燃油之间没有相互作

用力，燃油只受到来自箱体的竖直方向的载荷，且作

用在燃油质心。 可做以下等效简化：①将燃油等效

为集中在初始质心位置的质量体，其质量 Ｍ ＝

∭
Σ
ρｄＶ，ρ 是燃油密度，Σ 为燃油域，Ｖ 是燃油的体

积。 ② 该质量体与燃油具有相同的动量，Ｍ􀭹Ｖ ＝

∭
Σ
ρｖｄＶ，􀭹Ｖ 是质量体的速度，ｖ 表示燃油速度（时间

和位置的函数）。 ③ 则该质量体的运动方程为 ρ ＝
Ｄｖ
Ｄｔ

＝ ρｇ － ｆ，ｇ 为重力加速度，ｆ 为表面力。 根据假设

燃油与侧壁没有相互作用力，表面力 ｆ 只是箱体下

壁板对其竖直方向的力，所以可将油箱下壁板对燃

油的约束简化为固定在质心正上方与质量体连接的

细绳，下壁板对燃油作用下的表面力 ｆ 等效于细绳

的拉力 Ｔ，Ｔ 最小为 ０，质量体只有竖直方向的位移。
通过简化的等效模型可以定性分析 ２．１ 节中实

·１９２·
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图 １２　 等效模型

测加速度下油箱内燃油的运动状态。 在等效模型

中，质量体只受到重力和拉力，运动方程为 Ｔ － Ｍｇ ＝
Ｍｖ̇，因拉力 Ｔ≥０，所以 ａ≥－ ｇ。 当 ａ ＝ － ｇ时，质量

体不受拉力 Ｔ 作用。 油箱加速度突然发生变化时，
燃油相对油箱的运动取决于其是否有能力和油箱运

动状态保持一致。 在油箱垂荡的过程中，根据油箱

运动状态可分以下 ３ 种情况来讨论（油箱和油的初

始速度相同并处于稳定状态）：
１） 当油箱加速度 Ａ ≥ ０ 时，质量体加速度 ａ 能

取到和 Ａ 相同的值，此时 Ｔ ≠ ０；
２） 当油箱加速度 － ｇ ≤ Ａ ＜ ０ 时，质量体同样

可以和油箱有相同的运动状态；
３） 但当油箱加速度 Ａ ＜ ｇ 时，燃油加速度最大

为 － ｇ，无法和油箱运动状态一致。 此时 Ｔ ＝ ０，质量

体和油箱发生相对位移。
综合等效模型的 ３ 种运动情况，得出结论为油

箱向下的加速度值大于 ｇ 时，拉力 Ｔ 为 ０，且和下壁

板的距离会逐渐增加。
结合 ２．１ 节实测得到的加速度变化图，向下加

速度的最大值为 ９ ｍ ／ ｓ２，小于 ｇ，所以在 ０．５６ ｓ 内燃

油始终没有和油箱下壁板发生分离，燃油相对油箱

发生线性垂荡，这与数值模拟结果相符。 飞机着陆

时机翼油箱处的加速度很大程度上取决于飞机垂直

方向的速度，即下降率越大，机翼油箱处加速度也越

大，有可能会超过 ９．８ ｍ ／ ｓ２。 这种加速度下的燃油

晃荡将不同于本文所采用的实测加速度，燃油会发

生伴随砰击现象的非线性垂荡。
综合数值计算结果总结下壁板所受合力随实测

加速度和充液率的变化关系。 垂晃时燃油的运动方

程为 ρ ＝ Ｄｖ
Ｄｔ

＝ ρｇ － ｆ，在问题域内积分得到燃油与下

壁板接触处的表面力∬
Ｓ
ｆｄσ ＝∭

Σ
ρｇｄＶ － ∭

Σ
ρ Ｄｖ
Ｄｔ

ｄＶ，

油箱下壁板受到的压力和燃油的表面力互为相反

力，且燃油密度保持不变，则 Ｔ为 Ｔ ＝ － ∬
Ｓ
ｆｄσ ＝∭

Σ
ρ

Ｄｖ
Ｄｔ

ｄＶ － ρＶ０ｋｇ，其中 Ｓ 表示油箱下壁板，Ｖ０ 表示油箱

总体积，ｋ 为燃油充液率，燃油域 Σ ＝ Ｖ０ｋ。
当充液率为 ２５％ 和 ５０％ 时，燃油总量相对较

少，燃油和油箱的运动形式保持一致，所以
Ｄｖ
Ｄｔ

取为

油箱的实测加速度，即计算所用的加速度边界条件，
将加速度值代入并与计算结果进行对比（图 １３），２
条曲线峰值大小及曲线走势极为吻合。 但充液率为

７５％和 ９５％时，燃油总量较多，黏滞性和可压缩性相

对明显，不能用油箱加速度代替燃油加速度，但仍可

用上式来计算加速度不超过 ９．８ ｍ ／ ｓ２ 时线性垂荡

情况下下壁板的压力。

图 １３　 结果对比

２．３　 表面应力分布

将 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 油箱垂荡数值模拟结果中蒙皮

的压力分布，作为 ＡＢＡＱＵＳ 应力计算的加载条件，
通过结构响应对结构的安全性进一步评估。 取充液

率 ５０％情况下 ０．２８６ ｓ 时刚体模型中下壁板的最大

压力分布，如图 １４ａ）所示。 飞机机翼整体油箱下壁

板为铝制机翼蒙皮，厚度为 １．１２ ｍｍ，长宽同样取为

１ ０００ ｍｍ×４５０ ｍｍ，材料属性见表 ２。 机翼蒙皮在该

压力作用下应力的分布如图 １４ｂ）所示，在长边中点

处有最大值 ２２４．１ ＭＰａ，小于铝板的屈服强度。 说

明在充油率为 ５０％时，实测油箱加速度下，单次箱

内燃油晃荡不能对箱体结构造成显著破坏。
表 ２　 ２０２４ 铝材料参数

材料
密度 ／

（ｋｇ·ｍ－３）
弹性模量 ／

ＧＰａ
泊松比

屈服强度 ／
ＭＰａ

２０２４ 铝 ２ ８５０ ６８．０ ０．３３ ３２５

·２９２·
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图 １４　 ０．２８６ ｓ 蒙皮压力分布及应力分布

在充液率 ７５％的情况下，０．４０３ ｓ 油箱下壁板受

力取得最大值 ３ ７６７ Ｎ，相应的蒙皮应力分布最大值

为 ３４６．３ ＭＰａ，超过了铝的屈服强度 ３２５ ＭＰａ。 即充

液率为 ７５％时，着陆瞬间造成的油箱晃荡会对机翼

下蒙皮造成破坏。 由此得出结论，在本文所用的实

测加速度下，充液率较低时，单次着陆造成的油箱晃

荡不会对整体油箱的结构安全产生威胁；而当充液

率不低于 ７５％时，着陆时油箱垂荡，导致机翼下蒙

皮的应力超过了安全值，对油箱结构构成威胁。
本文选择的模型虽然比较简单， 但建立的

ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 与 ＡＢＡＱＵＳ 联合仿真方法对于复杂情况

仍然适用，包括线性非线性加载晃荡、箱体结构复杂

曲面等。 针对这些复杂情况，本文所建立的仿真方

法同样可得到较为准确的数值计算结果。

３　 结　 论

本文介绍了一种高精度的油箱垂晃数值模拟方

法，能够准确计算幅值较小的加速度激励下，油箱结

构所受的冲击压力。 结合理论和数值结果分析，得
出以下结论：

１）通过对油箱垂荡进行数值仿真，验证了本文

建立的 ｎａｎｏＦｌｕｉｄＸ 与 ＡＢＡＱＵＳ 联合仿真方法的精

确性，指出此方法可适用于复杂几何及不同加载等

复杂情况。
２）针对某实际着陆载荷，发现充液率越大燃油

的黏滞性越明显，下壁板受燃油作用力的峰值也越

大，但峰值出现时间会推迟。 当充液率为 ０．７５ 及以

上时，燃油晃荡造成了较薄的机翼下蒙皮应力超过

材料屈服强度、发生明显变形的现象，很好地解释了

工程中出现的问题。
３）针对油箱垂荡提出的单摆模型，可以分析油

箱加速度对箱内燃油运动的影响，定性判断了箱内

燃油的晃荡形态，确定了加速度是否超过 ９．８ ｍ ／ ｓ２

为非线性垂荡和线性垂荡的判断标准。
４）对于加速度不超过 ９．８ ｍ ／ ｓ２ 的实测机翼油

箱加速度垂荡载荷下，总结了下壁板受燃油作用力

Ｔ 与充液率 ｋ 以及燃油速度 ｖ 之间的变化关系 Ｔ ＝

∭
Σ
ρ Ｄｖ
Ｄｔ

ｄＶ － ρＶ０ｋｇ ，可用于估算此类情况下壁板受

力的情况。
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