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用于飞机机翼涡固干扰噪声数值模拟的

ＲＡＮＳ／ＮＬＡＳ方法
刘菲菲１，２，陈刚２，李跃明２

（１．中国空气动力研究与发展中心，６２１０００，四川绵阳；２．西安交通大学航天航空学院，７１００４９，西安）

摘要：针对传统的气动噪声混合模拟方法对网格要求过高的问题，尝试将非线性声学方程应用于
涡固干扰噪声的计算中，以串列柱－翼模型作为飞机关键噪声部件的典型模型，利用数值模拟方法
来研究涡固干扰噪声机理。通过雷诺平均Ｎ－Ｓ方程（ＲＡＮＳ）求解流场信息，再通过非线性声学方
程（ＮＬＡＳ）求解声场，获得串列柱－翼模型典型位置处的流场特性和噪声预测结果，揭示了涡固干
扰噪声机制。ＲＡＮＳ／ＮＬＡＳ方法对计算网格要求低、节约计算资源、缩短计算时间且计算精度高，
可较准确地模拟非线性噪声。模拟计算表明：非定常来流下，涡固干扰是造成机翼噪声的最主要原
因，主要发声部位由机翼后缘移至前缘，串列柱－翼模型噪声的单音峰值出现在频率１　３５４Ｈｚ处，
最大声压级为９１ｄＢ。对近场流动特性和远场噪声预测的结果，与文献中实验结果均取得很好的
一致性。
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　　飞机的气动噪声形成机理十分复杂，主要是由 于气体流经机体表面时在不同部件处形成不稳定气
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流，产生分离流、湍流、旋涡以及湍流与部件的干扰
形成［１］。尤其在飞机起飞降落或者不稳定来流情况
下，上下游部件形成强烈的涡固干扰，已经成为飞机
的最重要噪声源之一［２－３］。串列柱－翼模型既具有较
为简单的几何结构，也可以较好地模拟来流中的湍
流和涡量特征。因此，本文以串列柱－翼模型作为飞
机关键噪声部件的典型模型，利用数值模拟方法，来
研究涡固干扰噪声机理。
目前，对于气动噪声的模拟主要有纯理论方法、

半经验方法、纯数值法和混合法［４－６］。混合方法是将

ＣＦＤ计算与ＦＨ－Ｗ声比拟方法相混合，既可以获得
近场的流动分布，也可以得到远场的声学特性，是目
前噪声模拟最为可行的方法［７－８］。韩忠华采用

ＲＡＮＳ／ＦＷ－Ｈ方法预测了直升机旋翼的气动噪
声［９］，Ｋａｔｏ将大涡模拟ＬＥＳ和ＦＷ－Ｈ 声比拟相结
合预测出了机翼边界层的噪声问题［１０］，Ｃａｒａｎｉ则采
用分离涡模拟（ＤＥＳ）结合ＦＷ－Ｈ方法对串列柱－翼
模型进行了声学预测［１１］。但是，传统的混合方法对
于网格要求比较高，想要获得准确的流场及声场模
拟，网格量往往要达到千万量级。这不但增加了整
体计算要求，而且计算准确率也会由于信息传递的
叠加而降低。因此，研究气动噪声需要寻求一种更
高效、更准确的计算模拟方法。
本文尝试将非线性声学方程（ＮＬＡＳ方法）应用

于涡固干扰噪声的计算中，大大减小了对计算网格
的要求，节约了计算资源，缩短了计算时间。将雷诺
平均Ｎ－Ｓ方程（ＲＡＮＳ）求解平均流场和非线性声学
方程（ＮＬＡＳ）求解声场相结合，通过对模型噪声典
型位置处流场结构的计算以及噪声结果的预测，进
一步揭示了涡固干扰噪声机制。

１　声学模拟理论分析

１．１　非线性声学方程

ＮＬＡＳ方法可以从最初的统计学稳定湍流模型
中模拟噪声的产生和传播，这些统计学数据来源于

ＲＡＮＳ计算的简单解。然后，ＮＬＡＳ从给定的一系
列统计数字中重构噪声源，模拟在初始的ＲＡＮＳ计
算网格中的压力扰动传播。

ＮＬＡＳ相比于ＬＥＳ、ＲＡＮＳ等方法在网格上有
明显的优势，既降低了近场网格密度，也降低了远场
网格的需求量，可将计算所需上千万的网格量降到
百万甚至十万量级。同时，ＮＬＡＳ将空间变化平均
场数据代替感兴趣区域的外边界，避免了亚格子涡
黏模式的耗散性，提高了计算精度。

ＮＬＡＳ假定对Ｎ－Ｓ方程添加一个扰动，将每个
原始变量分解为统计平均变量与随机扰动变量，即

＝珔＋′，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组［１２－１３］

Ｑ′
ｔ＋

Ｆ′ｉ
ｘｉ －
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（１）

式中：Ｑ′为扰动量；珚Ｑ为瞬态平均量；Ｆ′ｉ 为线性无黏
扰动量；珚Ｆｉ为无黏平均量；（Ｆｖｉ）′为黏性扰动量；珚Ｆｖｉ
为黏性平均量。具体表达式为
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忽略密度扰动并对方程两边进行时间平均，可
消去密度扰动相关项和线性扰动通量项。时间平均
后得到的公式左右项，分别用ＳＬ（Ｌｅｆｔ－Ｈａｎｄ　ｓｉｄｅ）
和ＳＲ（Ｒｉｇｈｔ－Ｈａｎｄ　Ｓｉｄｅ）表示，得到

ＳＬ ＝ＳＲ ＝Ｒｉｘｉ
（２）

式中：Ｒｉ 为标准雷诺应力张量和湍流热通量相关
项，具体表示为

Ｒｉ ＝

０

珋ρｕ′ｉｕ′ｊ
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熿

燀

燄

燅
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现在需要求得这些未知项的值，通常可在求解扰动
方程之前通过ＲＡＮＳ计算方法获取，而不能求解的
小尺度量则可通过湍流的人工重构方法求得。在求
出统计平均变量之后，即可采用式（１）进行时间相关
计算，求得随机扰动量。

１．２　声压级修正
通常情况下，数值模拟建立的模型与实验实际

情况不完全相同，在本文主要体现在模型展长上。

２４１
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在噪声测量实验中，为方便模型的安装，其展长Ｌ
远远大于ｃ；在数值计算过程中，为降低计算的网格
量，模型的展长ＬＳ 一般不大于弦长ｃ。因此，对模
拟所得的声学结果的声压级Ｐ，需进行相应的声学
修正［１４－１５］。修正公式为

Ｐ＝ＰＳ＋ｌｏｇ（Ｌ／ＬＳ），ＬＣ ≤ＬＳ （３）

Ｐ＝ＰＳ＋２０ｌｏｇ（Ｌ／ＬＳ）＋１０ｌｏｇ（Ｌ／ＬＣ），

ＬＳ＜ＬＣ ≤Ｌ （４）

Ｐ＝ＰＳ＋２０ｌｏｇ（Ｌ／ＬＳ），Ｌ＜ＬＣ （５）
式中：Ｐ为实验模型的实际声压级；ＰＳ 为模拟计算
的声压级；Ｌ为实验模型的实际展长；ＬＳ 为模拟计
算的展长；ＬＣ 为等效相干长度（压力表面下降一半
时的长度）。

２　计算模型及条件

法国里昂中央理工大学的Ｊａｃｏｂ完成了串列
柱－翼模型的干涉实验［１６］，从实验角度研究了涡固
干扰噪声的特性。为了验证ＲＡＮＳ／ＮＬＡＳ方法的
可靠性，本文建立了与干涉实验参数相一致的计算
模型，并将所得结果与实验结果相对比，得到了相关
结论。
实验中，将对称翼型 ＮＡＣＡ００１２（弦长ｃ＝０．１

ｍ，厚度ｅ＝０．０１２ｍ）位于圆柱（ｄ＝０．０１ｍ）的下
游，翼型前缘距离圆柱后缘为０．１ｍ，模型展长为

０．３ｍ，声源观测点在弦长中心位置上方１．８５ｍ
处。来流速度为７２ｍ／ｓ，对应的圆柱雷诺数为

４８　０００，机翼雷诺数为４８０　０００，俯仰角α为０°。风
洞实验安装截面示意图如图１所示。

图１　模型的风洞安装截面示意图

根据以上实验，本文建立三维计算网格。网格
采用分块结构网格，在靠近壁面以及流动现象集中
的区域进行了网格加密，以便于精确地描述壁面结
构，同时也可以获得较为准确的流场结果。计算模
型参数除展长（ＬＳ＝０．０５ｍ）缩短外，其他参数与实
验模型保持一致。模型网格数为２３０万，建立ｘ区
域为（－０．２，０．３），ｙ区域为（－０．２，０．２），ｚ区域为
（－０．０５，０），单位为 ｍ，法向第一层网格距离物面

１０－５倍弦长。
由于观测点位于离翼型弦长中心法向１．８５ｍ，

为减小计算网格，采用ＮＬＡＳ方法并引入声源积分
面概念，其观测点不必位于计算网格中。声源积分
面ｘ区域为（－０．１５，０．１５），ｙ区域为（－０．１，０．１），

ｚ区域为（－０．０５，０），单位为 ｍ，声源面分辨率为

０．００２。声源积分建立在主要发声位置及其周围的
敏感区域，保证了以最小的模型网格量来得到更为
精确的结果。整体网格边界及声源积分面位置如图

２所示。

图２　整体网格边界及声源积分面位置

３　计算结果及讨论

３．１　流场计算及结果分析
湍流模型选用非线性ｋ－ε模型。风洞入口边界

设置为入流边界条件，来流速度为７２ｍ／ｓ，开放实
验段外边界设置为出口边界条件，翼型表面和风洞
壁面设置为黏性无滑移绝热壁边界条件，并应用壁
面函数法求解，来保证物面区域的求解精度。
本文计算了模型流场特性，对串列柱 －翼模型的

升力进行监控。图３给出了圆柱和机翼的升力系数

ＣＬ 曲线图，从图中可以看出，机翼的升力系数随时

间变化的曲线已经与普遍认知的趋势不同，为正弦
振荡模式，并且与圆柱的振动频率相同。模拟中采
用时间步长Δｔ＝０．０００　０１ｓ，从图中可知，振动周期

Ｔ＝７．１Δｔ，可得Ｓｔ＝０．１９５　６，与圆柱形成卡门涡街
的Ｓｔｒｏｕｈａｌ数基本一致。因此可得，圆柱后方脱落
涡的干扰造成了机翼表面的脉动压力变化，也成为
机翼产生噪声的最主要来源。与此同时，模拟结果
还观测到了涡的具体形式，图４、图５分别给出了圆
柱和机翼后方的流线图。定常来流情况下，机翼后
缘本身会产生一定数量的大尺度涡，形成机翼的主
要噪音，但当涡固相互干扰存在时，上游涡的流动情
况对机翼的影响更为重大：圆柱产生大量的大尺度
涡不断脱落，顺流扩散到机翼前缘，发生碰撞、拉伸
和撕裂，进而改变了机翼整个表面的压力分布，形成
不稳定的压力脉动，从而产生更大的噪声辐射。

由图６、图７可以直观了解耦合干扰的具体形
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成和发展过程。由图７可以看到，反方向的涡一直
交替与机翼前缘相互干涉，强度也随着距离的增加
而减弱，到翼型的中后部基本消失。其中正涡量涡
沿着中心线下方运动，涡固干扰产生的位置位于机
翼前缘下方，并沿机翼下壁面移动，是其下壁面脉动
压力产生的来源；负涡量则主要作用于机翼偏上位
置，是其上壁面脉动压力的来源。由以上可得，非定
常来流情况下，由于涡固干扰作用，机翼前缘才是最
主要的噪声产生部位。

图３　柱 －翼模型升力系数变化曲线

图４　柱体后方流线图　　图５　机翼后方流线图

图６　流向速度Ｕ 云图　　　图７　涡量ω云图

以上均为定性分析串列柱 －翼模型的物理现象
和噪声产生的机理，从宏观上观测到噪声的发声位
置及形成过程。图８在典型位置处进行了定量分
析，将数值模拟得到的平均流场与Ｊａｃｏｂ文献中的
实验数据［１６］结果进行了对比。选取ｘ／ｃ＝０．２５的

ｙ／ｃ方向上流向平均速度（Ｕ／Ｕ０）的分布图，由于平
均流场是对称的，故只选用ｙ＞０时作分析。通过
对比可以看出，采用ＲＡＮＳ模拟的结果比实验结果
的梯度大，但与文献中采用的ｕｒａｎｓ方法趋势较为
一致。对于壁面ｙ／ｃ＝０．０６５的预测明显要优于

ｕｒａｎｓ方法；在０．０７７＜ｙ／ｃ＜０．２６区间内，两种模
拟方法均与实验结果有一定的偏差；ｙ／ｃ＞０．２６区
间内，采用ＲＡＮＳ方法模拟的数据与实验结果更加
接近。

图８　ｘ／ｃ＝０．２５直线上的平均速度

３．２　声场计算及结果分析
声场计算过程中，首先将定常ＲＡＮＳ计算得到

的统计平均结果插值到ＮＬＡＳ计算网格上，插值精
度为二阶，再根据这一统计平均结果对湍流进行人
工重构，空间离散采用耦合 ＴＶＤ限制器的二阶迎
风格式，时间离散采用二阶隐式格式，采用双时间迭
代，时间步长Δｔ＝０．０００　０２ｓ，每步迭代１０次。推
进１　５００步到０．０３ｓ之后，开始记录平板翼型附近
声源数据面上的压强、密度和速度，然后继续推进

２　５００步到０．０８ｓ，完成ＮＬＡＳ计算。
声学模拟过程引入了声源积分面的概念，取消

了对探测点位置的限制，即声压探测点既可以位于
计算网格内，也可以位于计算网格之外，大大减小了
声学计算网格的规模。在数值计算过程中，圆柱与
翼型的展长（ＬＳ＝０．０５ｍ）为０．５倍弦长，小于实验
中的模型展长（Ｌ＝０．３ｍ），因此对这一声学结果的
声压级进行相应的声学修正。本文模拟满足ＬＣ≤
ＬＳ，故采用式（３）修正。

图９　时域采集压力结果

噪声采集点正对机翼中心，距中心１．８５ｍ。图

９、图１０分别为时域采集压力信号以及经过ＦＦＴ分
析后的声学频域结果。由图１０可知，机翼噪声的单
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图１０　频域声学结果

音峰值出现在频率为１　３５４Ｈｚ处，最大声压级为９１
ｄＢ。模拟数据与文献的实验数据相比，噪声趋势一
致，尤其对于中高频段噪声的捕捉基本稳定在相同
的声压级范围内。由此可以看出，ＮＬＡＳ方法对于
形成噪声的主要频段（８５～３　０００Ｈｚ）的捕捉较好，
对于单音峰值位置、峰值宽带噪声以及峰值声压级预
测已经十分精确，比一般现有其他方法要准确很多。

４　结　论

本文采用ＲＡＮＳ／ＮＬＡＳ方法对串列柱－翼模型
进行了数值模拟计算，以此来研究涡固干扰噪声的
现象、机理及规律。通过对流场及声场的模拟、展示
与分析可得：非定常来流下机翼的主体噪声并非来
源于自身形成的旋涡脱落，最主要的噪声源是由涡
结构和固体部件相互作用形成的；形成主要噪声的
位置由机翼后缘向前延伸至机翼前缘，是由脱落涡
与机翼结构相互碰撞形成的，声场精确捕捉到了单
音峰值频率与中高频的声压级走势。
与此同时，将计算结果与经典实验结果相比较，

两者取得了较好的一致性，平均流场与实验结果基
本吻合，优于ｕｒａｎｓ方法，并且准确捕捉到了声压峰
值频率及声压级，与实验结果很好地吻合。结果表
明，将ＲＡＮＳ／ＮＬＡＳ方法应用于涡固干扰噪声研究
上，不仅大大降低了网格计算的要求，并且结果也合
理有效。
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