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偏航状态下空腔流动的数值模拟
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摘要：采用基于ＳＡ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）湍流模型的脱体涡模拟方法（Ｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＥＳ），数值模拟

研究了偏航状态下的空腔流动。首先，运用ＤＥＳ方法对非偏航状态下的空腔流动进行数值模拟，并和文献结果

进行比较，验证该方法模拟空腔流动特性的能力；然后，运用ＤＥＳ方法数值研究偏航状态下的空腔流动，给出声

压级的变化。数值研究表明：不同偏航角对空腔底部中心线处声压级产生很大的影响；与非偏航状态相比，在空

腔底面中心线的某些位置处，给出了声压级随偏航角的变化规律为：声压级先是随着偏航角增加而缓慢增加，然

后大大减小。
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　　空腔流动问题在航空工程中经常遇到，例如，

飞机武器舱、起落架舱、风洞的开缝壁、汽车的窗户

等，特别是未来战斗机就采用内埋式弹舱，当弹被

投放时，气流流过带弹的空腔会产生强烈的共振，

这对武器控制的电子系统及结构疲劳带来很大的

危险性。另一方面，弹被释放的过程中，空腔流动

的非定常流场以及其自激励的非定常压力振荡会

造成剧烈的抖动，它也可能使弹体的运动轨迹发生

改变，这需要正确地揭示气流流过这种空腔的流动

特性。在理论上，由于空腔流动涉及非定常流、流

体动力不稳定性、声涡相互作用等许多基本问题，

已经引起了国内、外学者的研究兴趣。

针对空腔的流动问题，国内外研究人员开展了

实验［１２］及数值模拟研究［３４］，来流马赫数由低亚声

速到超声速，空腔的几何形状由开式空腔到闭式空

腔，还出现了少量的过渡型空腔等。特别地，近几

年，围绕弹舱流动特性及形状影响［５］、腔内存在物

体的空腔流动［６７］、空腔流动激励噪声模拟［８］以及



空腔流动的实验研究［９］等，国内研究者在这个研究

领域取得了一定的研究成果。现有的研究大多数

是在没有偏航的情况下开展空腔流动特性方面的

实验与数值研究，然而，对于偏航情况下的空腔流

动问题关注得比较少，特别是在偏航的情况下，当

空腔口处剪切层流过易分离的侧壁面，但还没有足

够发展成涡时，Ｈｅｌｌｅｒ与Ｂｌｉｓｓ的模型还能否正确

预测纵向声波有待研究。因此，通过数值模拟进一

步研究，随着偏航角度的增加，声波强度的变化情

况，以及偏航对空腔底部与腔内壁面压力分布的影

响，与非偏航的情况相比，偏航情况下的空腔流动

具有不对称性，这样所需计算网格会大大增加，基

于雷诺平均ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＮＳ）方法
［１０１１］，采用准

确度较高与计算成本相对较低的脱体涡模拟（Ｄｅ

ｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＥＳ）模型
［１２］。本文拟数

值研究偏航对空腔流动特性的影响，揭示它对空腔

底部及腔内壁面声压级的影响规律。

１　数值计算方法

１１　控制方程

　　在笛卡尔坐标系下，三维雷诺平均 ＮＳ方程

的量纲一形式的表达式为
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（犎犻＋犎狏）

狕
＝０ （１）

式中，犙＝（ρ，ρ狌，ρ狏，ρ狑，ρ犈）
Ｔ 是守恒变量向量。

对流项通量向量的表达式为
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黏性项通量向量的表达式为

犉狏＝
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式中，应力张量与热通量的表达式分别为
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式中，ρ，狌，狏，狑，狆，ρ犈，犜分别代表密度、速度的３

个分量、压强、总能，温度；犚犲，犕犪∞分别为来流雷

诺数、马赫数；犘狉，犘狉狋分别为普朗特数，湍流普朗

特数，其值分别为０．７２，０．９；κ为湍流动能。层流

黏性系数μ由Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式控制

μ
μ０
＝
犜０＋１１０

犜＋１１０

３

犜
犜槡０

（２）

式中，μ０ 为参考温度犜０ 时的参考黏性系数，μ０＝

１．７８９４×１０－５ｋｇ／（ｍ·ｓ），犜０＝２８８．１６Ｋ。理想

气体状态方程

狆＝（γ－１）犲－
１

２ρ
（狌２＋狏

２［ ］） （３）

式中γ为比热容比，取值为１．４。温度由公式
狆

ρ
＝

犜

γ犕犪
２
∞

求得。

１２　犇犈犛方法

ＤＥＳ方法最初是由Ｓｐａｌａｒｔ
［１２］提出的，它是把

大涡模拟与雷诺平均ＮＳ方程的优点结合起来数

值模拟脱体涡的一种新方法。其基本思想是，通过

对ＳＡ湍流模型进行修正，使其在近壁面的附面

层内采用雷诺平均方法，用湍流模型模拟其中的小

尺度脉动运动；在远离物面的区域，将湍流模型耗

散项中的湍流尺度参数用网格尺度与一常数的乘

积代替，使它起到Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｉ大涡模拟的亚格子
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雷诺应力模型的作用，这样既可以在附面层内发挥

雷诺平均方法计算量小的优势，又可以在远离物面

的区域，对大尺度的脱体涡进行较好地模拟。基于

这种方法，已将现有的非定常雷诺平均 ＮＳ方程

的求解方法发展为脱体涡模拟方法［１３］。

在ＲＡＮＳ方法中，运用ＳＡ紊流模型时，从该

微分方程可以看出，物面耗散项与［珓ν／犱］
２ 成正比。

当该项与源项达到平衡，即犮犫１珟犛珓ν＝犮狑１犳狑［珓ν／犱］
２

时，这时的紊流黏性系数就与珟犛犱２ 成比例（珟犛为应

变率）。对Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｉ大涡模拟方法，其亚格子

尺度（Ｓｕｂｇｒｉｄｓｃａｌｅ，ＳＧＳ）紊流黏性系数是随着

当地应变率珟犛及网格尺度Δ 变化而变化的，它们

之间的关系为：νＳＧＳ∝珟犛Δ
２，其中Δ＝ｍａｘ（Δ狓，Δ狔，

Δ狕）。在ＤＥＳ方法中，ＳＡ模型中的长度尺度，流

场中任意点到最近物面的距离犱，用珟犱来代替，珟犱＝

ｍｉｎ（犱，犆ＤＥＳΔ）。在当前计算中，是网格中心到相

邻单元中心距离中最大的一个，式中系数定义为

犆ＤＥＳ＝０．６５。当犱≤Δ时，该模型充当ＲＡＮＳ中的

ＳＡ紊流模型；当犱≥Δ时，该模型就充当了Ｓｍａ

ｇｏｒｉｎｓｋｉ大涡模拟模型，这种模型就是ＤＥＳ模型。

如果当网格非常密时，则该模型在整个流场充当

ＬＥＳ模型。

１３　空间与时间离散方法

基于多块结构网格，运用全隐式无分裂算法求

解非定常 ＮＳ方程，控制方程采用格心有限体积

法离散。运用Ｏｓｈｅｒ格式离散对流项，ＭＵＳＣＬ变

量插值方法可以提供高精度，ＶａｎＡｌｂａｄａ限制器

可以有效地抑制激波附近的非物理振荡。运用中

心格式离散黏性项，时间层的迭代采用双时间方

法。在每一次隐式时间迭代中，运用ＧＭＲＥＳ方

法求解隐式离散引起的大规模稀疏线性方组，其方

法采用零阶块不完全分解方法。具体的全隐式无

分裂算法的研究可见文献［１０１１］。

２　结果与讨论

２１　非偏航空腔流动及程序验证

　　本文采用文献［１］中的空腔几何模型作为研究

对象，验证ＤＥＳ方法模拟空腔流动特性的能力，为

进一步数值研究偏航情况下的空腔流动问题奠定

基础。空腔几何模型的长深比犔／犇＝４．４，宽深比

犠／犇＝１．０，属于开式空腔，其前缘、后缘的长度分

别为５倍的空腔长度，来流的马赫数 犕犪＝０．９５，

雷诺数犚犲＝１．７×１０６。在非偏航的情况下，三维

流场是具有对称性，为减少计算量，在数值模拟时，

只需沿其中心线取一半模型计算即可。

图１为某时刻计算得到的涡等值线，图２为本

文计算得到的声压级（Ｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌ，ＳＰＬ）

曲线与文献结果［１３］所进行的比较。可以看到，靠

近后壁面处的ＳＰＬ值要大于靠近前壁面处的值，

在底面狓／犾＝０．２处ＳＰＬ值降低至最小，靠近后壁

面处ＳＰＬ值则增加；另外，本文计算结果能够和文

献结果基本保持一致，最大误差约２ｄＢ。其中，声

压级ＳＰＬ（单位：ｄＢ）的定义为

图１　某时刻空腔中心面涡等值线

图２　声压级曲线

ＳＰＬ＝２０×ｌｏｇ１０
狆（犲）

狆（ｒｅｆ［ ］） （４）

狆（犲）＝ ∑（狆－狆ｍｅａｎ）
２

槡 犖
（５）

式中：狆ｍｅａｎ为压力平均值；参考声压狆（ｒｅｆ）一般取

为０．００００２Ｐａ；犖 为数据个数。

２２　偏航情况下的空腔流动计算

来流马赫数为１．１１，雷诺数为２．７５×１０６，来

流方向为自左向右。数值模拟时，来流偏航角度分

别为０，５，１０，１５和２０°。图３所示为来流偏航角度

示意图，其中，犔／犠＝５，犔／犇＝５，Ψ 为偏航角，Ψｃ

为临界偏航角，其值为ａｒｃｔａｎ（犠／犔），此处临界偏

航角度为１１．３°。左端为前壁面（Ｆｒｏｎｔｗａｌｌ），右端

图３　空腔几何形状及来流偏航角
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为后壁面（Ａｆｔｗａｌｌ），上壁面为碰撞侧壁面（Ｉｍ

ｐｉｎｇｅｄｓｉｄｅｗａｌｌ），下壁面部分为分离侧壁面（Ｓｅｐ

ａｒａｔｉｎｇｓｉｄｅｗａｌｌ）。因为偏航流场的不对称性，计算

网格要使用空腔几何模型的整体网格。

图４所示为沿空腔底面中心线处声压级随着不

同偏航角度（０，５，１０，１５和２０°）的变化规律。由图可

以得到，在小于临界偏航角Ψｃ的情况下，偏航角分

别为０，５和１０°时的声压级大小比较接近，特别是在

狓／犾＝０．６往后的空腔底面位置，可发现声压级基本

上是随着偏航角的增大而增加的；在大于临界偏航

角Ψｃ的情况下，与前面情况相比，在０．３＜狓／犾＜０．８

的区域内，能看到声压级大大减小，特别是偏航角为

２０°时，这种变化尤其明显，主要是由于偏航角大于

临界角后，分离侧壁剪切层对后壁面的影响会逐渐

减小引起的。针对偏航角２０°的声压级曲线，也可看

到由于湍流脉动引起的宽带噪声级，声压级随空腔

底部位置的变化比较平缓。文献［１４］中指出，当来

流速度为高亚声速或跨声速时，偏航角增大至１５°时

会造成流动近似于过渡型开式空腔的流动类型，增

加偏航角度会造成空腔底面前缘某些位置的点上的

压力减小，从而造成声压级值的减小。图５，６分别

给出了狓／犾＝０．５及０．９处声压级随着偏航角的变

化曲线。由图５可知，在偏航角小于１０°时，声压级

图４　不同偏航角度下的声压级曲线

图５　狓／犾＝０．５处声压级随偏航角的变化

图６　狓／犾＝０．９处声压级随偏航角的变化

随着偏航角缓慢增加，而当偏航角大于１０°时声压级

随着偏航角急剧下降。类似的变化也可在图６中看

到。另外，由图５，６可知，与没有偏航的情况相比，

在空腔底部的同一位置，声压级先是随着偏航角的

增加而缓慢增大，随后，声压级则随着偏航角的增大

逐渐减小。

３　结　　论

运用本文的ＤＥＳ方法，数值模拟了偏航与非偏

航两种不同状态下的空腔流场，通过研究得到以下

结论：

（１）本文的ＤＥＳ方法可有效地模拟空腔流场。

（２）在小于临界偏航角Ψｃ的情况下，各偏航角

对应的声压级大小接近，但在空腔底面某些位置处，

声压级基本上是随着偏航角的增大而增加的。

（３）在大于临界偏航角Ψｃ的情况下，与前面情

况相比，在某些区域内，声压级大大减小，特别是偏

航角为２０°时，这种变化尤其明显。

（４）与非偏航状态相比，在空腔底面中心线某些

位置处，偏航状态下的声压级的变化趋势为：先随偏

航角缓慢增加，然后大大减小。
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