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摘　要：将雷诺平均Ｎ－Ｓ方程与非线性噪声求解方法相结合，对 Ｍ２１９空腔在 Ｍａ＝０６，Ｍａ＝０８５，
Ｍａ＝１３５条件下进行了气动噪声分析。通过雷诺平均Ｎ－Ｓ方程求解空腔流场，得到包含空腔平均流场基本
特征以及强制设定的湍流脉动统计描述的初始湍流统计平均解，采用非线性噪声求解方法重构噪声源并高

精度模拟压力脉动的传播。通过与试验结果对比表明非线性噪声求解方法能够较好地捕捉空腔流动中的压

强脉动及噪声水平。与分离涡模拟方法相比，非线性噪声求解方法在保持计算精度的同时大大减少计算网

格，对内埋弹舱快速设计具有一定的参考意义。
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　　空腔结构广泛存在于飞行器中，新一代战斗
飞行器使用内埋弹舱能够使飞行器的阻力最大降

低３０％，雷达横截面最低可达０．０７～０．１２ｍ２［１］。
内埋弹舱给飞行器带来了隐身、超声速巡航等益

处，但同时也产生了一系列复杂的空气动力学问

题，包括剪切层极不稳定、边界层分离、激波边界

相互干扰等［２－３］，这加剧了空腔内的非定常效应，

由此产生的气动噪声将对飞行器的性能与安全产

生影响，严重时将导致飞行器产生灾难性的后果。

因此对于空腔气动噪声的研究具有重大而紧迫的

现实意义。

Ｌｅ等［４］采用大涡模拟方法（ＬａｒｇｅＥｄｄｙ
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）、Ａｌｌｅｎ等［５］采用分离涡模拟

（ＤｅｔａｃｈｅｄＥｄｄｙＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＥＳ）以及 Ｐｅｎｇ等［６］

采用混合雷诺平均大涡模拟（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅｄ

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ／ＬＥＳ，ＲＡＮＳ／ＬＥＳ）对空腔噪声进行
了数值模拟研究。但对于工程实际问题，这些方

法存在计算网格数量大、计算时间长等缺点。目

前噪声领域常用的 ＤＥＳ方法经常与有限传输算
法结合使用，增加了亚格子尺度模型的耗散，有可

能导致有效粘度过大，同时统计学湍流能量的传

输也存在很大困难，这极大地限制了 ＤＥＳ方法适
用的流动及网格类型。

Ｂａｔｔｅｎ等于２００２年提出了一种非线性噪声
求解（ＮｏｎｌｉｎｅａｒＡｃｏｕｓｔｉｃＳｏｌｖｅｒ，ＮＬＡＳ）方法，该方
法通过对湍流物理量进行重构兼顾了亚格子尺度

声源的影响，在保持计算精度的同时降低了网格

需求［７－９］。王一丁等将ＮＬＡＳ方法引入内埋弹舱
噪声预测中，计算了英国 ＱｉｎｅｔｉＱ公司 Ｍ２１９空
腔［１０］，空腔计算条件为 Ｍａ＝０６，Ｍａ＝０８５，
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Ｍａ＝１３５，将 ＮＬＡＳ仿真结果与试验数据以及
Ａｌｌｅｎ［５］使用ＤＥＳ方法计算结果进行了对比，验证
了ＮＬＡＳ方法用于空腔噪声预测的有效性与准确
性。ＮＬＡＳ方法计算网格数相对 ＤＥＳ方法大幅减
少，降低了计算成本，具有一定的工程应用价值。

１　数值方法

ＮＬＡＳ方法计算噪声的产生和传播基于初始
统计平均湍流，首先通过雷诺平均 Ｎ－Ｓ方程
（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，ＲＡＮＳ）计算获
得初始湍流统计平均解，湍流统计平均解包含平

均流场的基本特征以及强制设定的湍流脉动的统

计描述，ＮＬＡＳ在此统计结果上重构噪声源，模拟
压力脉动的传播。ＮＬＡＳ噪声计算可以使用与
ＲＡＮＳ计算相同的网格，也可以使用单独的噪声
计算网格，将 ＲＡＮＳ计算结果插值到噪声网格。
ＮＬＡＳ能够在亚格子尺度上计算噪声的产生，具
有耗散性低的特点。通过统计模式获得的平均流

场可以获得亚格子尺度的噪声源，也可以通过平

均流场计算扰动。假定对 Ｎ－Ｓ方程添加一个扰
动，即Ｎ－Ｓ方程中每一项表达为统计平均项与
脉动项，即＝珚＋′，代入到Ｎ－Ｓ方程中，重新
整理Ｎ－Ｓ方程可以获得非线性的扰动方程：

ｑ′
ｔ
＋
Ｆ′ｉ
ｘｉ
－
（Ｆｖｉ）′
ｘｉ

＝－珋ｑ
ｔ
－
珔Ｆｉ
ｘｉ
＋
Ｆｖｉ
ｘｉ

（１）

式中，

ｑ′＝
ρ′

珋ρｕ′ｊ＋ρ′珔ｕｊ＋ρ′ｕ′ｊ








ｅ′

（２）

（Ｆｖｉ）′＝

０
τ′ｉｊ

－θ′ｉ＋ｕ′ｋ珔τｋｉ＋珔ｕｋτ′









ｋｉ

（３）

Ｆ′ｉ＝

珋ρｕ′ｉ＋ρ′珔ｕｉ
ρ′珔ｕｉ珔ｕｊ＋珋ρ珔ｕｉｕ′ｊ＋珋ρｕ′ｉ珔ｕｊ＋ｐ′δｙ
ｕ′ｉ（珋ｅ＋珋ｐ）＋珔ｕｉ（ｅ′＋ｐ′









）

＋

　

ρ′ｕ′ｉ
珋ρｕ′ｉｕ′ｊ＋ρ′ｕ′ｉ珔ｕｊ＋ρ′珔ｕｉｕ′ｊ＋ρ′ｕ′ｉｕ′ｊ

ｕ′ｉ（ｅ′＋ｐ′









）

　
　
　
（４）

忽略密度脉动项，对以上方程取时间平均可得：
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式中，Ｒｉ是标准雷诺应力张量和湍流热通量相关
项。求解噪声的关键是通过ＲＡＮＳ计算求得到这
些未知项，不能求解的小尺度量则通过 ＲＡＮＳ计
算得到的湍流统计结果重构出来，以此生成亚格

子源项。Ｂａｔｔｅｎ提出的湍流重构方法为：
　ｕｉ（ｘｊ，ｔ）

＝ａｉｋ
２
槡Ｎ∑

Ｎ

ｎ＝１
［ｐｎｋｃｏｓ（ｄ

ｎ^
ｊ^ｘｊ＋ｗ

ｎ^ｔ）＋ｑｎｋｓｉｎ（ｄ
ｎ^
ｊ^ｘｊ＋ｗ

ｎ^ｔ）］

ｘ^ｊ＝
２πｘｊ
Ｌ

ｔ^＝２πｔ
τ

ｄｎ^ｊ ＝ｄ
ｎ
ｊ
Ｖ
ｃｎ

Ｖ＝Ｌ／τ

ｃｎ＝ ３
２ｕ′ｌｕ′ｍｄ

ｎ
ｌｄ
ｎ
ｍ／（ｄ

ｎ
ｋｄ
ｎ
ｋ槡
）

ｐｎｉ＝εｉｊｋη
ｎ
ｊｄ
ｎ
ｋ

ｑｎｉ＝εｉｊｋξ
ｎ
ｊｄ
ｎ
ｋ

ηｎｉ，ξ
ｎ
ｉ＝Ｎ（０，１）

ωｎ＝Ｎ（１，１）
ｄｎｉ＝Ｎ（０，１／２































）

（７）

式中，Ｌ为湍流长度，τ为时间尺度，εｉｊｋ为向量积
运算的置换张量，Ｎ（α，β）是平均值为 α、标准偏
差为β的高斯正态分布函数，ａｉｊ为当地雷诺应力
张量的 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解，对于对称正定的雷诺应力
张量ｕｉｕｊ，ａｉｊ为：
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２　计算模型

２．１　腔体构型

Ｍ２１９模型为典型的开式空腔，在 ＱｉｎｅｔｉＱ风
洞进行了一系列风洞试验，腔体长深比 Ｌ／Ｄ＝５，
宽深比Ｗ／Ｄ＝１０。图１为腔体在 ＤＥＲＡ风洞试
验的照片，图２为Ｍ２１９空腔风洞试验件构型图。

２．２　计算网格

图３为ＲＡＮＳ计算网格区域，整个计算域由
４个结构块组成，来流方向（ｘ）从 －８Ｄ到１２Ｄ，展
向从 －２Ｄ到 ２Ｄ，壁面法向方向从 －１Ｄ到 ４Ｄ。
为了更好地模拟湍流脉动的统计平均结果，ＲＡＮＳ
计算应采用非线性的各向异性湍流模型，选取

·２５１·
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图１　Ｍ２１９空腔在ＤＥＲＡ风洞噪声试验
Ｆｉｇ．１　ＮｏｉｓｅｔｅｓｔｏｆＭ２１９ｃａｖｉｔｙｉｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

图２　Ｍ２１９空腔风洞试验件构型图
Ｆｉｇ．２　ＳｋｅｔｃｈｏｆＭ２１９ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｐｉｅｃｅｓ

ｃｕｂｉｃｋｅｐｓｉｌｏｎ模式，该模式通过矩阵近似各个位
置对涡粘系数的影响，更加符合物理本质。流场

物面第一层网格尺度为５×１０－２ｍｍ，网格数量为
２６０万，基于空腔深度的雷诺数 Ｒｅ＝７×１０６。
ＲＡＮＳ求解的超声速时来流为固定超声速来流入
口条件，远场为特征线条件，出口边界不指定，由

内层网格物理量推得。亚声速时来流入口、远场

及出口位置均采用特征线边界条件。

图３　ＲＡＮＳ计算区域
Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｏｆＲＡＮＳ

噪声计算采用单独的计算网格，物面边界为

黏性无滑移绝热壁，采用壁面函数法求解保证物

面区域求解精度。ＲＡＮＳ计算得到当地雷诺应力
张量和热通量的统计平均值，将它插值到噪声计

算网格，根据这一统计平均结果对湍流进行人工

重构。ＮＬＡＳ方法的优势在于噪声求解器可以在
各项同性更好的网格单元上进行计算，特别是在

近壁面区域。在进行噪声计算时，计算域选取为

包含噪声源周边的区域。图４为ＲＡＮＳ计算得到
的最大湍流动能 ｋｍａｘ的１０％等值面，这部分区域
是湍流脉动最为剧烈区域、也是主要的噪声源区

域、噪声网格重点关注区域。新的边界被设置为

吸收层边界，它的远场及衰减层数据由之前

ＲＡＮＳ计算提供。

图４　ＲＡＮＳ计算１０％ ｋｍａｘ等值面

（背景为来流速度）

Ｆｉｇ．４　Ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｏｆ１０％ ｋｍａｘｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ

ＲＡＮＳ（ｓｈａｄｅｄｗｉｔｈｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｅｌｏｃｉｔｙ）

由于近壁面网格要求放宽以及计算域的缩

小，噪声计算网格数量为１２０万，较ＲＡＮＳ计算的
２６０万网格有了显著减少。ＲＡＮＳ与 ＮＬＡＳ计算
的网格对比如图５所示。

图５　ＲＡＮＳ网格与噪声计算网格对比
Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＡＮＳａｎｄａｃｏｕｓｔｉｃｓｍｅｓｈｅｓ

ＲＡＮＳ计算控制方程采用有限体积法求解，
无黏项采用二阶精度ＴＶＤ格式离散，黏性项采用
中心差分格式离散，时间推进采用隐式方法。

ＮＬＡＳ计算空间和时间离散格式与 ＲＡＮＳ计算相
同，时间步长Δｔ＝２×１０－５ｓ，共计算２００００步。

来流马赫数与Ｍ２１９风洞试验一致，取 Ｍａ＝
０６，Ｍａ＝０８５，Ｍａ＝１３５，覆盖了亚、跨、超声速
以充分验证ＮＬＡＳ方法在各种来流条件下模拟空
腔噪声的有效性与准确性。在空腔底面中心线处

设置１０个点记录压力的变化，分别表示为Ｋ２０～
Ｋ２９，具体位置如图６所示。

计算使用４个计算机节点，每个计算机节点
包含１个８核２６ＧＨｚ处理器和２４Ｇ内存。

３　计算结果对比分析

空腔底部监测点压强均方根是测量脉动压力

·３５１·



国 防 科 技 大 学 学 报 第３７卷

图６　脉动压力监测点位置
Ｆｉｇ．６　Ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｌｏｃａｔｉｏｎｓｏｆｏｓｃｉｌｌａｔｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅ

的常用指标。图 ７～９为 Ｍａ＝０６，Ｍａ＝０８５，
Ｍａ＝１３５条件下由 ＮＬＡＳ方法计算得到的压强
均方根值与 ＱｉｎｅｔｉＱ风洞试验值以及 Ａｌｌｅｎ等［５］

采用ＤＥＳ方法计算的结果对比。

图７　Ｍａ＝０．６压强均方根试验、ＤＥＳ及ＮＬＡＳ对比图
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｍｓｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，

ＤＥＳａｎｄＮＬＡＳａｔＭａ＝０．６

图８　Ｍａ＝０．８５压强均方根试验、ＤＥＳ及ＮＬＡＳ对比图
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｍｓｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，

ＤＥＳａｎｄＮＬＡＳａｔＭａ＝０．８５

通过图７～９可以看到 ＮＬＡＳ计算得到的均
方根值略大于试验值，与ＤＥＳ方法计算值精度基
本相当。而 ＮＬＡＳ方法所用网格数量仅为 １２０
万，ＤＥＳ方法所用网格数量为２６０万，在保证计算
精度的同时，ＮＬＡＳ方法大大减少了网格需求，缩
短了计算时间。

图１０为空腔在Ｍａ＝０．８５下ｘ，ｙ，ｚ方向涡量瞬时

图９　Ｍａ＝１．３５压强均方根试验、ＤＥＳ及ＮＬＡＳ对比图
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｍｓｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，

ＤＥＳａｎｄＮＬＡＳａｔＭａ＝１．３５

ｘ方向

ｙ方向

ｚ方向

图１０　ＮＬＡＳ方法得到的涡量分量瞬时等值面
Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｏｒｔｉｃｉｔｙ
　　　ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＮＬＡＳ

·４５１·



　第４期 王一丁，等：空腔噪声非线性数值模拟

等值面，涡量相同均为６×１０３，背景代表流向速度。
对于长深比 Ｌ／Ｈ＝５的开式空腔，来流气体

流经前缘时，因为腔体深度较大，气流未触及空腔

底部，剪切层跨越空腔中部与后壁发生碰撞，空腔

前部和中部受剪切层影响较小，压力不会发生大

的变化，空腔后部压力上升，对于超音速流动，会

诱发激波产生。空腔的流动特性以及腔内复杂的

流动环境会导致空腔后部发生颤振，从而产生噪

声。噪声通过腔内循环气流传播到空腔前缘，导

致剪切层分离，当满足一定相位条件时，形成声波

反馈循环，发生腔内自持振荡。

图１１～１３分别为Ｍａ＝０６，Ｍａ＝０８５，Ｍａ＝
１３５下，位于空腔底部中心线 Ｘ／Ｌ＝０２５，Ｘ／Ｌ＝
０５５，Ｘ／Ｌ＝０９５三个监测点 ＮＬＡＳ仿真得到的
声压频谱曲线与试验值对比图。由于压力脉动值

在计算起始的一段时间内不具有周期性，而在该

段时间之后压力脉动呈现出一定的周期特性并一

直保持下去，而这正是所需要的压力脉动数据，也

是噪声传播对应的数据。为了防止起始时间的不

规则压力脉动影响噪声求解，将起始段的压力脉

动截掉，使用０１ｓ～０４ｓ的脉动数据。

（ａ）Ｋ２２（Ｘ／Ｌ＝０．２５）

（ｂ）Ｋ２５（Ｘ／Ｌ＝０．５５）

（ｃ）Ｋ２９（Ｘ／Ｌ＝０．９５）

图１１　Ｍａ＝０．６监测点声压频谱特性计算与试验对比
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｐｅｃｔｒｕｍｂｅｔｗｅｅｎ
　　　　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔａｔＭａ＝０．６

（ａ）Ｋ２２（Ｘ／Ｌ＝０．２５）

（ｂ）Ｋ２５（Ｘ／Ｌ＝０．５５）

·５５１·
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（ｃ）Ｋ２９（Ｘ／Ｌ＝０．９５）

图１２　Ｍａ＝０．８５监测点声压频谱特性计算与试验对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｐｅｃｔｒｕｍｂｅｔｗｅｅｎ
　　　　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔａｔＭａ＝０．８５

（ａ）Ｋ２２（Ｘ／Ｌ＝０．２５）

（ｂ）Ｋ２５（Ｘ／Ｌ＝０．５５）

　　

（ｃ）Ｋ２９（Ｘ／Ｌ＝０．９５）

图１３　Ｍａ＝１．３５监测点声压频谱特性计算与试验对比
Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｐｅｃｔｒｕｍｂｅｔｗｅｅｎ
　　　　ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔａｔＭａ＝１．３５

　　计算结果表明，不同马赫数下不同位置的模
态一致，这与文献中给出的典型频谱符合很好。

从频谱模态中可以看出，采用本方法进行气动噪

声计算，前４阶频谱模态均可以被捕捉到，且除个
别模态略有差别外，主频均被精确捕捉到，说明本

方法具有较高精度。Ｍａ＝１３５时，噪声测点声压
级分布集中在１３０～１７０ｄＢ之间，上游声压级略
低，而下游声压级略高。对于类似结构的内埋弹

舱而言，如此高的声压级会对舱体以及舱内武器

造成疲劳损伤，且这种分布会使舱内武器生成一

定的抬头力矩，这主要是由于上游剪切层与下游

壁面边界层互相作用产生不稳定压力波，该不稳

定压力波主要集中于下游区域，并且从下游沿壁

面向上游传播至上游前缘，再与剪切层互相作用

使之与壁面分离从而形成声学反馈。在空腔中主

要的不稳定区域集中于下游，使得下游噪声声压

级明显高于上游。

气动噪声计算中最重要是主频位置及其对应

的最高声压级的预测，重点对这两个参数的仿真

与试验结果进行了对比。表 １为 Ｍａ＝０６，
Ｍａ＝０８５，Ｍａ＝１３５下空腔底部前中后三个位
置的数值仿真结果与试验结果中的最高声压级对

比，表２为主频对比。

·６５１·
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表１　最高声压级比较
Ｔａｂ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｍｏｓｔｈｉｇｈｓｏｕｎｄｌｅｖｅｌ

Ｍａ 位置 试验值／ｄＢ ＮＬＡＳ／ｄＢ

０．６

Ｘ／Ｌ＝０．２５ １３７．４ １３５．２

Ｘ／Ｌ＝０．５５ １４５．７ １４２．３

Ｘ／Ｌ＝０．９５ １５２．３ １４９．１

０．８５

Ｘ／Ｌ＝０．２５ １４５．２ １４３．０

Ｘ／Ｌ＝０．５５ １５０．６ １４８．１

Ｘ／Ｌ＝０．９５ １５４．７ １５６．１

１．３５

Ｘ／Ｌ＝０．２５ １４８．５ １４７．８

Ｘ／Ｌ＝０．５５ １６３．３ １６１．９

Ｘ／Ｌ＝０．９５ １６８．４ １６５．９

表２　主频位置比较
Ｔａｂ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｏｍｉｎａｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｌｏｃａｔｉｏｎｓ

Ｍａ 位置 试验值／Ｈｚ ＮＬＡＳ／Ｈｚ

０．６

Ｘ／Ｌ＝０．２５ ４５７．５ ４５９．３

Ｘ／Ｌ＝０．５５ ２８７．６ ２５７．５

Ｘ／Ｌ＝０．９５ ２８８．２ ２９７．５

０．８５

Ｘ／Ｌ＝０．２５ ５８９．６ ５９９．３

Ｘ／Ｌ＝０．５５ ３４８．１ ３５９．１

Ｘ／Ｌ＝０．９５ ３５８．９ ３７２．０

１．３５

Ｘ／Ｌ＝０．２５ ７８８．７ ８２０．１

Ｘ／Ｌ＝０．５５ ４８８．８ ５０２．６

Ｘ／Ｌ＝０．９５ ４８７．７ ５０２．６

通过对比不同马赫数下ＮＬＡＳ仿真与试验的
最高声压级以及主频位置，可以发现 ＮＬＡＳ方法
能较为精确地模拟出亚、跨、超声速情况下空腔噪

声主频及其对应的最高声压级。

４　结论

１）将非线性噪声求解方法ＮＬＡＳ应用于空腔
噪声预测，模拟了Ｍａ＝０６，Ｍａ＝０８５，Ｍａ＝１３５
三种来流条件下的空腔噪声。应用ｃｕｂｉｃｋ－ε湍
流模型，远场吸收边界及壁面函数法计算得到了

三种来流条件下空腔噪声特性，数值结果与试验

结果基本吻合，特别是准确模拟主频及其对应的

最高声压级，表明 ＮＬＡＳ方法在亚、跨、超声速条
件下对空腔噪声有较好的预测能力。

２）非线性噪声求解方法对于近壁面网格要
求低，声场计算域比ＲＡＮＳ小，可减少噪声计算网

格数量，降低计算成本。将 ＮＬＡＳ计算结果与国
外文献中 ＤＥＳ计算结果进行对比，ＮＬＡＳ的计算
精度与 ＤＥＳ相当，但是网格数大大降低，因此
ＮＬＡＳ方法对于内埋弹舱工程快速设计具有一定
的意义。

３）对于Ｌ／Ｄ＝５的典型开式空腔，通过对亚、
跨、超声速情况下空腔噪声数值计算与试验对比，

随着马赫数的增大，各监测点的噪声主频位置，总

声压级都有所增大。
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