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边界层厚度对腔体气动声学特性影响数值模拟
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要!为了研究来流边界层厚度对开式腔体气动声学特性的影响#基于分离涡模拟方法#计算了来流

马赫数为
EB;

条件下#不同来流边界层厚度与腔体深度比时#长深比为
9B""

的腔体流动特性#得到了该腔体

声压级的频谱特性
&

计算结果表明!随着来流边界层厚度增加#形成的剪切层稳定性增强#失稳后上下摆动幅

度减少#失稳生成的大尺度涡与超声速主流的相互作用减弱#使得大尺度涡发展到腔体后缘时所具有的平动

动能和转动动能降低
&

大尺度涡撞击腔体后缘在腔体内形成的气动噪声的声压级降低#最大减小幅度达
CB9

.d&

同时各阶模态的频率也发生偏移#偏移值在
=;;FG

左右
&

基于新的假设重新推导了
_/66$3('

公式#明确了

经验常数的物理意义#并以此解释了频率偏移现象
&

关
!

键
!

词!边界层厚度$声压级$分离涡模拟$腔体$剪切层
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腔体流动普遍存在于航空航天领域中)如内

埋武器舱%飞机起落架等&

&

腔体流动包含着极其

复杂的流动物理现象!波系相交和反射%剪切层"

激波干扰等#因此对于腔体流动的研究既有基础

理论研究价值又存在实际工程应用价值
&

自
E;

世

纪
9;

年代以来#国内外对腔体流动进行了大量的

实验及数值研究'

=N=!

(

&

根据长深比不同将腔体流

动特性分为开式流动%过渡式流动%闭式流动
&

对

于开式流动腔体#

_/66$3('

提出了腔体自激振荡

模型#并给出了预测腔体频率的半经验公式
&

在其

模型中#反射声波诱导剪切层失稳形成大尺度涡

结构是自激振荡形成的必要环节#而大尺度涡的

频率和强度与剪切层的稳定性相关
&

剪切层的稳

定性极大程度上受到上游来流边界层的影响#因

此上游来流边界层的特性对腔体声学特性有很大

的影响
&

对于来流边界层的影响#国内外学者进行

了一些研究!

U2*

X

1

等'

=A

(通过实验研究发现#亚

声速条件下通过增大来流边界层厚度#可以大幅

度地降低腔体声压级甚至消除某些模态的噪声
&

文献'

=9

(通过实验研究了亚声速和超声速情况下

来流边界层厚度对腔体气动特性的影响#发现超

声速情况下#增加来流边界层厚度依旧是减小噪

声等级的有效措施#同时在实验中观察到了腔内

激振频率发生偏移
&

文献'

=<

(通过数值模拟研究

了亚声速时二维情况下来流边界层厚度的影响#

发现对于
=

阶模态的幅值影响最大#薄来流边界

层时幅值明显较厚来流边界层的要大#并且同样

观测到了振荡频率小幅偏移现象
&

由于受实验设

备的限制和计算规模的限制#对来流边界层流动

特性对腔体声学特性影响的机理研究还不尽完

善
&

随着近年来计算机性能的大幅度提升和一些

新的湍流模型的提出#数值模拟的计算速度和计

算精度得到了极大的提高
&

数值模拟提供的详尽

的流场信息为揭示来流边界层流动特性对腔体声

学特性影响的机理提供了可信的依据
&

本文将基

于
P]]KL

)

$0

5

'/8(..(71

-

(..(31,2(.N(..

-

6$0N

*713$/+

&模型#针对不同来流边界层)下文简称边

界层&厚度对开式腔体气动声学特性的影响进行

数值模拟研究#并希望能够对这种影响的机理进

行分析
&

!

!

计算模型

!9!

!

计算模型

本文选取的模型为文献'

=

(中的实验模型#同

时以该文献中的实验结果来验证数值方法的准确

性
&

模型腔体长宽高分别为
A;;

#

<;

#

<"00&

长深

比
.

"

!:9B""&

整个计算域长宽高为
A";;

#

=<;;

#

E;;;00&

!9:

!

计算条件

来流马赫数
CD

h

:EB;

#基于腔体长度的雷

诺数为
<B=k=;

<

#迎角
&

:;f&

根据最终选定的网

格尺度#保证在一个时间步内#流场信息传播距离

小于最小网格尺度#将非定常时间步长设为
EB9k

=;

c<

6&

本文入口条件设置为远场自由来流条件#

腔体壁面均采用无滑移壁面条件
&

腔体底部设置

==

个压力监测点)

O

=

"

O

==

&#监测点分布见图
=

#

计算中将通过改变腔体前段无滑移壁面的长度

)图
=

中虚线标示区域&来调整边界层厚度#无滑

移壁面的长度选择为
=9;

#

!;;

#

<;;00&

图
=

!

腔体底部压力监测点分布)单位!
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数值计算方法

:9!

!

控制方程

本文主要研究超声速条件下腔体流动#考虑

黏性影响#三维可压缩非定常的守恒型控制方程

表示如下'
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-

&.

-&

5

#-

)

#

,

0

#

8

&

.7

*

V

)

=

&

式中
&

为守恒变量$

#

,

为对流矢通量$

#

8

为黏性

矢通量$

-

为控制体$

.7

为面元值
&

&
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'

" "
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"

@
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S
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(

H

)

E

&

式中
"

为密度$

A

#

@

#

S

分别为
'

#

(

#

)

三个方向的

速度$

T

为总能
&

T

*
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&

:

E
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&
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E

&

@

E

&
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E

E

)

!

&

式中
+

为单位质量内能$

:

为速度矢量
&
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式中
#

为垂直于面元
.7

的逆变速度$

,

为压力$

?

为总焓
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/
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式中
)

为面元
.7

的外法向矢量#

4

'

#

4

(

#

4

)

为其
!

个方向上的分量$

.

8

U

)

8:'

#

(

#

)

#

U

:'

#

(

#

)

&为黏

性应力$

0

为导热系数$

2

为温度
&

:9:

!

分离涡模拟方法

采用
]KL

)

.(31,2(.N(..

-

6$0*713$/+

&方法来

模拟超声速条件下腔体流动中的湍流特性
&

分离

涡模拟方法最初被提出是为了解决高雷诺数情况

下存在显著分离的流动
&

在边界层很薄的情况下#

]KL

方法比
_UQL

)

_(

-

+/7.6N18('1

%

(.Q18$('N

L3/>(6

&或
OKL

)

71'

%

((..

-

6$0*713$/+

&更适用#

得到的结果更加精确#更令人信服'

="

(

&]KL

定义

了新的长度尺度>

I:0$+

)

I

#

R

.(6

1

&#

R

.(6

为系数#

1

表示网格间距#

I

为到壁面的最近距离
&

用>

I

代替

LNU

)

L

5

171'3NU7701'16

&模型中的
I

#当
I

?

R

.(6

1

#

这个模型即为
LNU

模型$当
I

@

R

.(6

1

这个模型即

转变为大涡模拟中的
L01

%

/'$+6>

-

亚格子雷诺应

力模型
&

这样在不同区域将两种模型各自的优点

结合起来#综合考虑计算时间和计算精度#

]KL

方法优于两者中单独任一种方法
&

也因此
]KL

被

称为
_UQL

"

OKL

混合模型'

=D

(

&

无论是由于网格的细化或者是由于边界层的

加厚#当使得网格间距
1

小于边界层厚度
2

时计

算会自动转换为
OKL

方法#但是边界层内网格又

不足以满足
OKL

方法所要求的分辨率#这就会引

起模型应力损耗#甚至出现非物理的分离
&

为了解

决这一问题#

E;;<

年
L

5

171'3

等提出了对
]KLDC

进行修改完善的
]]KL

)

.(71

-

(.N]KL

&模型'

E;

(

&

通

过对边界层参数进行延迟控制#保证在边界层一

直采用
_UQL

模型#

OKL

模型在边界层外才会被

激活
&

最新一次对
]KL

的修改是
E;;"

年
L2*'

等'

E=

(提出的
P]]KL

)

$0

5

'/8(.N]]KL

&#模型中重

新定义亚格子长度尺度

1

$..(6

*

0$+ 01ZH

V

I

V

#

H

V

;

01Z

#

;

) &

V+

#

;

' (

01Z

)

==

&

式中
H

V

为经验常数$

I

V

为网格格心到壁面的距

离$

;

V+

为持之壁面方向的网格尺度$

;

01Z

为
;

V+

的

最大值
&

同 时 加 入 了
^JOKL

)

V177N0/.(7$+

%

$+

OKL

&#实现了根据来流条件中是否存在湍流成分

自动选择
^JOKL

分支或
]]KL

分支
&

L

5

171'3

提出的
]KLDC

中
_UQL

模型选用的

是
LNU

模型#在之后
L3'(7(36

又做了进一步的扩

展'

EE

(

#提出以
LLH

)

62(1'63'(663'1+6

5

/'3

&

LV

$

模型代替
LNU

模型的
LLHLV

$

]KL

模型#使得新

的混合模型兼有了
LLHLV

$

模型的诸多优点
&

E;=E

年#

T'$36>(8$,2

等'

E!

(对
LLHLV

$

]]KL

和

P]]KL

模型的常数进行了进一步的精确矫正#下

文中的
LLHLV

$

]KL

均指的是
P]]KL

模型
&

:9;

!

离散格式

在非定常计算中使用双重时间步法#即在控

制方程中引入虚拟时间项#根据精度设定物理时

间步求解真实解#而每一物理时间步内#通过虚拟

时间内迭代达到收敛#内迭代步应用多重网格技

术加速收敛
&

对流通量采用
E

阶精度
_/(

格式#

选用修正的
b(+>131>'$62+1+

'

EA

(限制器保证
E

阶

精度插值且具有
Hb]

)

3/31781'$13$/+.$0$+$62

&

性质#同时又具有较小的数值耗散#扩散通量采用

中心差分格式求解
&

:9L

!

网格划分

为了精确捕捉边界层及剪切层内的流动现

象#剪切层区域内的网格局部进行了加密
&

壁面第

=

层网格宽度为
;B;900

#总的网格数目为
=<;;

万
&

图
E

)

1

&给出了对称面内网格示意图#图
E

)

I

&

为黑框标示区域范围局部放大图
&

:98

!

数值方法验证

对来流为超声速的腔体流动#可用
F(77('

等改

进的
_/66$3('

半经验公式来估算各阶频率'

E9NEC

(

/

*

6

.

+

1

0

) &

"

CD

h

=

&

,0

=

E

CD

E

h

) &

0

;B9

&

=

3

)

=E

&

其中阶次
1:=

#

E

#

!

#0$

"

为经验常数取
;B!"

$

3

为涡传播速度与远方来流速度之比取为
;B9C

$

6

D=C
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图
E

!

腔体中心截面网格分布

#$

%

&E

!

T'$..$63'$I*3$/+/+,(+3'176(,3$/+/4,18$3

-

为来流速度$

.

为腔体长度$

,

为比热比
&

为了验证所使用的数值模拟方法的准确性#

对文献'

=

(中腔体缩比模型的流动进行了数值模

拟#该模型实验测得的各阶频率和改进的
_/66$3N

('

半经验公式计算值符合
&

图
!

!

腔底中心线声压级分布

#$

%

&!

!

L/*+.

5

'(66*'(7(8(7.$63'$I*3$/+17/+

%

32(

,(+3('7$+(/+,18$3

-

I/33/0

首先采用
LLHLV

$

模型进行定常计算#然后

以定常结果为初场#以
EB9k=;

c<

6

为时间步#采

用
LLH]KL

模型进行非定常计算#对计算得到的

腔体底面中部
C

号监测点的压力时域分布曲线做

傅里叶变换#变换过程中加汉宁窗处理#得到测点

声压级)

L?O

#记为
W

6

5

&频域分布图
&

图
!

为实验动

态传感器测得的腔体声压级频谱曲线与计算得到

的腔体声压级频谱曲线的比较#可以看出
LLH

]KL

模型捕捉到的各主要模态的频率与实验测

得的频率符合得较好#但声压级幅值上有一定的

偏差#这主要是由于实验所采用风洞的背景噪声

对声压级幅值有一定的影响#同时实验由于受动态

传感器的采样频率的限制#而未测到更高阶频率
&

通过计算结果与实验结果的比较说明计算所

采用的网格和时间步是适合的#采用的计算方法

和
LLH]KL

模型能较为准确地模拟腔体流动
&

;

!

计算结果与分析

;9!

!

边界层速度剖面

本文通过改变腔体前段无滑移壁面的长度计

算了
!

个算例#相应得到了
!

种不同的边界层厚

度#如表
=

所示#表中
!

为腔体深度
&

表
!

!

各算例边界层参数

"#$%&!

!

F.,0-#1

4

%#

4

&1

)

#1#(&+&16./&#3C3#6&

算例 无滑移壁面长度"
00

2

"

00

)

2

"

.

&"

=;

c!

2

"

!

= =9; EB9 <BE9 ;B;ED

E !;; !BC DBE9 ;B;AA

! <;; 9B! =!BE9 ;B;CA

!!

边界层内速度剖面通常假定按幂数律变

化'

E"

(

#即

A

6

*

(

) &

2

=

M

)

=!

&

!!

腔体前缘边界层无量纲速度剖面图如图
A

)

1

&所示#通过图中可以看出#前两种算例剪切层

速度分布图型大致符合
M:C

的幂数律分布规

律#第
!

种算例有一定偏离
&

图
A

)

I

&中竖直虚线表示速度值为远方来流

速度的
DD@

#从图中可以看出
!

种算例的边界层

名义厚度
2

DD

分别为
EB9

#

!BC

#

9B!00&

;9:

!

声压级频谱特性

对计算得到的腔体底部监测点压力时域分布

曲线做傅里叶变换#变换过程中加汉宁窗处理#得

到各测点声压级频域曲线#图
9

为分别取腔体前

中后部
!

个代表性点)监测点
O

A

#

O

C

#

O

=;

&的声压

;EC
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图
A

!

边界层速度剖面图

#$

%

&A

!

b(7/,$3

-5

'/4$7(/4I/*+.1'

-

71

-

('

级频域分布图#图
9

)

1

&

"

图
9

)

,

&分别对应表
E

中

算例
=

"

算例
!&

从图
9

中可以看出#从算例
=

到算例
!

#随着

边界层的增厚#腔体内声压级最大值呈现下降趋

势#算例
=

最大声压级为
=<EB9.d

#算例
!

最大声

压级为
=99.d

#最大下降幅度为
CB9.d&

同时从图
9

中还可以看出#随着边界层的增

厚#各模态分布频率呈现减小的趋势#表
E

详细列

出了各阶模态频率分布值#频率总体减小幅度为

=;;FG

左右
&

图
9

!

腔体声压级分布图

#$

%

&9

!

L/*+.

5

'(66*'(7(8(7.$63'$I*3$/+/4,18$3

-

表
:

!

不同工况腔体各阶模态频率值

"#$%&:

!

W.-&/1&

2

,&03*&6*03#7*+

4

./&#3C3#6&

算例
频率"

FG

1:= 1:E 1:! 1:A 1:9 1:<

= !=A "9< =="9 =CAD E="9 E9;!

E !;; ";= =;D= =C;; E=;9 EA<"

! E=9 <9= ==E; =<AA E;=9 E!C9

;9;

!

声压级降低机理分析

!B!B=

!

剪切层对比分析

由于边界层厚度不同#腔体前缘附近形成的

剪切层也相应发生变化
&

图
<

为腔体中心截面的

马赫数分布图#图
<

)

1

&%图
<

)

I

&分别对应算例
=

%

算例
!&

通过图中可以看出#随着边界层厚度的增

加#腔体前缘形成的剪切层的厚度也相应增加#致

使剪切层稳定性增强#对于扰动的敏感性降低
&

虚线圆标示出剪切层失稳过程#通过云图对

比可以发现#由于算例
!

剪切层增厚%稳定性增

强#因此算例
=

剪切层失稳后形成的大尺度涡结

构摆动幅度明显高于算例
!&

大尺度涡结构与外

部超声速主流的相互作用增强#形成交替的压缩

波系和膨胀波系#大尺度涡结构从主流获得更多

的能量#具有更大的平动动能
&

因此薄剪切层情况

下#剪切层内涡结构能够以更大的动能与腔体尾

缘发生碰撞#导致腔体内部产生较高的噪声水平
&

而边界层较厚的情况与之相反#腔体内噪声水平

显著降低
&

!B!BE

!

旋涡结构对比分析

大尺度涡结构与腔体后缘撞击是噪声产生的

关键环节#直接影响腔体整体噪声水平
&

迄今为止

=EC
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图
<

!

腔体中心截面马赫数云图

#$

%

&<

!

J1,2+*0I(',/+3/*'6/+,(+3'176(,3$/+

/4,18$3

-

人们已经提出了几种识别大尺度涡结构的方法#

最常用的有
A

种判据'

ED

(

!

$

判据%

9

判据%

1

判据

和
+

E

判据
&

其中
9

判据可以揭示流体微元净转动

相对于轴向变形的强弱#当流场某处
9

为正且很

大时#说明此处的旋转率占有绝对优势#这样根据

9

的不同取值就可以识别不同强度的涡的存在
&

然而
9

判据中
9

为正只是涡存在的充分不必要

条件#需要结合压力最低的附加条件来支持'

E!

(

&9

值定义如下!

9

*

=

E

'

E

&

%

) &

E

)

=A

&

其中
'

是旋转运动的旋转率张量$

%

是应变率

张量
&

本文将采用
9

判据来识别区分剪切层内涡

结构及判别其强弱#并通过压力最低条件来确定

涡的存在
&

图
C

中下侧为
9

值云图#上侧为以腔

体上壁面为轴的镜像压力云图#

9

值云图中红色

区域为
9

值最大区域#也即涡可能存在的区域
&

图
C

)

1

&%图
C

)

I

&分别对应算例
=

%算例
!&

通过与

上侧镜像压力云图进行对照#若下侧出现红色
9

值极大值区域同时上侧镜像位置出现蓝色压力极

小值区域#这就表明此处区域存在旋涡结构
&

可以

发现#高强度旋涡结构主要存在于剪切层范围内

和腔体后缘区域
&

通过对比可知#随着边界层厚度

的增加#使得腔体剪切层内涡结构强度和规模都

呈现减小的趋势
&

图
C

!

中心截面
9

值及压力云图

#$

%

&C

!

91+.

5

'(66*'(,/+3/*'/+,(+3'176(,3$/+

图
"

为算例
=

与算例
!

不同
9

值等值面对比

图#上侧为算例
=

#下侧为算例
!&

从图中可以进一

步确认#涡结构主要分布在剪切层及腔体后缘范

围内
&

图
"

)

,

&显示高强度旋涡主要集中在剪切层范

围内
&

随着边界层厚度增加#旋涡结构强度和数量

都有所减小#剪切层附近旋涡分布厚度变窄
&

EEC
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图
"

!

9

值等值面分布图

#$

%

&"

!

9$6/6*'41,(.$63'$I*3$/+

因此随着边界层的增厚#腔体内涡结构的强

度及规模都相应减小#也就意味着与腔体后缘撞

击的旋涡转动动能减小
&

导致腔体内部噪声声压

级的降低
&

通过以上分析可知#随着边界层的增厚#腔体

前缘剪切层强度增强#导致到达腔体后缘的大尺

度涡速度减小#旋涡的平动动能降低$同时也使得

旋涡结构的强度降低#转动动能降低
&

这两方面原

因共同作用使得与腔体尾缘撞击的涡总能量减

小
&

最终使得撞击产生的腔体内整体声压级有明

显幅度的下降
&

;9L

!

频率偏移机理分析

对于腔体噪声各阶模态频率分布的预测方

法#应用最广泛的即上文提到的
_/66$3('

公式
&

因

此本文依旧希望能够从公式的角度来解释频率偏

移现象
&

公式中存在半经验常数#但其物理意义在

文献'

=D

(中并未给出
&

下面将通过在原文献的推

导基础上进行改善#来明确半经验常数的物理

意义
&

_/66$3('

在推导半经验公式过程中#假设声

波到达前缘瞬时即在剪切层中诱导产生新的大尺

度涡#而在腔体尾缘涡撞击并向后继续移动一段

距离后#辐射声波才产生并向前缘传播
&

本文针对

此提出一条新的假设#并应用类似的办法推导出

形式相同的公式#但公式中未知量的物理含义变

得明确
&

首先假设涡撞击尾缘时立即产生声波辐射并

向前传播#而当声波传播到腔体前缘后并不立即

在前缘剪切层内诱导产生新的大尺度涡#而是存

在一个时间滞后效应
&

并继承文献'

=D

(中假设涡

传播速度与远方来流速度之比
3

#声波波长
+

1

#涡

间距
+

8

#腔体内前传声波速度
H

#计算涉及到共

M

1

个整周期声波#

M

8

个整周期的大尺度涡
&

涡脱

落频率与声波频率相等#有

3

6

+

8

*

H

+

1

)

=9

&

!!

如图
D

所示#当
%:;6

时#前传扰动声波到达

腔体前缘#此时并未产生新的大尺度涡#但可以假

设一个虚拟的涡从腔体前方传来#距腔体前缘为

,

8

+

8

#以此来模拟这种滞后效应
&

图
D

!

腔体流动简化模型

#$

%

&D

!

L$0

5

7$4$(.0/.(7/447/V/8(',18$3

-

当
%:%3

时刻#距后缘最近的大尺度涡与腔体

发生撞击并产生新的声波
&

这段时间内#

%:;6

时

到达前缘的声波又向前传递了
H%3

的距离#腔体上

游虚拟的涡向后传递了
3

6%3&

则有

M

1

+

1

*

.

&

H%3

M

8

+

8

*

.

&+

8

,

8

0

3

6%3

)

=<

&

联立
!

个式子消去
%3

得

/

*

6

.

+

M

1

&

M

8

0,

) &

8

CD

h

H

h

H

&

=

3

)

=C

&
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式中
H

h

为来流声速
&

公式形式上与
_/66$3('

经验

公式一致#但其中经验常数
,

8

物理意义更加明

确
&

其反映了扰动声波到达前缘后诱导新的大尺

度涡过程滞后效应的强弱#

,

8

越大则滞后效应越

明显
&

下面针对本文的算例进行分析
&

首先#随着边

界层加厚#腔体内形成的剪切层厚度也相应增加#

变厚的剪切层对扰动的敏感性降低#这就是使得

腔体前缘扰动声波诱导新的大尺度涡的滞后效应

得到加强#因此公式中
,

8

取值增大#导致各阶模

态频率
/

减小
&

其次#

!&!

节已经提到薄剪切层情

况下#涡传播速度更快#也就是公式中
3

值更大#

3

值越大#公式中分母越小#

/

越大#因此薄剪切层

时各阶模态频率最大
&

L

!

结
!

论

=

&通过数值模拟腔体流动发现随着边界层

厚度的增加#腔体内声压级等级呈下降趋势#最大

下降幅度达
CB9.d&

同时各阶模态频率发生偏移#

减小范围在
=;;FG

左右
&

E

&随着边界层的加厚#腔体前缘形成剪切层

强度增强#致使剪切层内大尺度涡的平均平动动

能和转动动能都有一定幅度的降低#最终导致撞

击尾缘的总能量降低#使得腔体内声压级整体都

有所降低
&

!

&通过改进
_/66$3('

公式的推导方法#明确

了经验常数
,

8

的物理意义为表示扰动声波到达

前缘后诱导新大尺度涡这一过程的滞后效应
&

随

着边界层的增厚#剪切层稳定性增强#使得滞后效

应增强即
,

8

增大#最终导致了各阶模态频率

降低
&
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