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摘　 要：基于声波边界条件的流致噪声混合预测方法是一种处理复杂构型声学问题的数值手段。 该

方法可进行声源的精细化模拟，准确获得噪声的传播特性。 发展了声扰动方程离散求解中所涉及的

时空离散格式及边界条件等数值方法，提出通过添加缓冲层等策略以改善声源区与传播区交界处数

值间断引起的发散问题，以建立高精度流致噪声混合预测方法。 为了研究混合方法的准确性，以

ＢＡＮＣ 试验中的ＮＡＣＡ００１２ 翼型为研究对象，开展了翼型尾缘的声辐射数值模拟研究分析。 通过与大

涡模拟方法所求解的声场结果进行对比，验证了基于声波边界条件的高精度流致噪声混合预测方法

可准确预测空间声场分布，并直观反映声波与声波之间的相互作用现象。 与大涡模拟结果相比，
ＣＦＤ ／ ＣＡＡ 方法总声压级误差不超过 ２ ｄＢ，噪声指向性分布趋势一致。
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　 　 随着计算机科学和计算流体力学的快速发展，
数值模拟有效弥补了风洞试验的不足，已成为流致

噪声研究不可替代的重要手段。 数值模拟不仅可以

精细化模拟声源，还可以分析噪声传播特性。 这有

助于对噪声的产生、传播和反射等物理机制进行更

加深入的研究。 流致噪声产生的物理本质是流动引

起的压力脉动，尾缘流致噪声包括复杂的湍流噪声

和流体与固边界之间相互作用的噪声。 因此，流致

噪声的数值计算精度依赖于声源产生与传播的求解

精度，需采用低耗散、低色散数值方法进行精细化

模拟［１⁃２］。
在流致噪声数值计算方面，目前主要采用 ２ 种

数值方法［３］进行模拟分析：直接数值方法和混合数

值方法。
直接数值模拟方法的基本思路是将流场与声场

统一处理，通过求解可压缩纳维－斯托克斯（Ｎａｖｉｅｒ⁃
Ｓｔｏｋｅｓ，ＮＳ）方程来模拟声源的产生以及传播过程。

虽然该方法在理论上可获得很高的模拟精度，但其

仍然存在一些缺陷。 例如：声学扰动易淹没在数值

误差中，整个计算域均需采用高精度、低耗散低色散

数值方法和准确的边界条件。 相比于直接数值模拟

方法，综合计算资源与工程应用价值等方面的考虑，
混合数值方法是一种处理复杂构型声学问题合理有

效的技术手段。 该方法采用一种分区求解的策略，
将整个物理过程划分为 ２ 个或 ３ 个计算区域［４⁃５］：声
源区域，主要是复杂流动变化引起的流场脉动；声传

播区域，主要是描述声源的传播过程，可考虑声波的

反射、衍射、折射等现象。
声源区域声源求解通常采用诸如大涡模拟

（ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）、ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 模拟等［６⁃７］

方法获得，其难点在于湍流的高精度数值模拟。 此

外，在一些宽频噪声预测问题中，也可通过求解

ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ａｖｅｒａｇｅ ＮＳ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ）获得湍流平均

信息生成噪声源项，类似于 ＳＮＧＲ（ ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃ ｎｏｉｓｅ
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ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ａｎｄ ｒａｄｉａｔｉｏｎ ）、 ＲＰＭ （ ｒａｎｄｏｍ ｐａｒｔｉｃｌｅ
ｍｅｓｈ）、ＦＲＰＭ（ｆａｓｔ ｒａｎｄｏｍ ｐａｒｔｉｃｌｅ ｍｅｓｈ）等［７⁃９］ 湍流

统计声源法。 湍流声源统计方法主要依赖于湍流自

身的统计信息，相比于 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ、ＬＥＳ、ＤＮＳ 等方

法，其计算效率更高，目前已在翼型后缘湍流噪声、
增升装置缝翼湍流噪声、发动机喷流噪声、燃烧噪声

等问题［１０⁃１２］中广泛应用。 然而，声源统计方法在噪

声产生机理方面以及周期性声学等问题方面有所

欠缺。
声传播区域通常可通过求解诸如声扰动方

程［１１］、线性化欧拉方程［１２］、非线性扰动方程［１３］ 等

控制方程实现。 声传播区域的难点在于如何准确地

反映物理波的运动（其中包括涡、声、热等模态）和

传播特征（包括色散、耗散、方向、相速度、群速度

等） ［１４⁃１５］。 其次，为了准确模拟上述物理波的特性，
所使用的离散格式除了具有相容、稳定、高精度的特

点，还应该尽可能减小声场相关物理量过多的耗散，
并保持各向同性。 最后，在声学远场边界，为了避免

扰动量产生反射后污染计算域，需要采用数值吸收

边界条件（也称为辐射边界，无反射边界等） ［１６］。
这种数值边界起 ２ 个作用：①让计算区域内的各种

波（声波，涡波，熵波）能无反射地通过边界；②削弱

外界扰动污染计算域。 到目前为止，为 ＣＦＤ（ ｃｏｍ⁃
ｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ）而发展的离散格式、边界条

件大部分无法直接应用于声传播方程中。 因此，发
展高精度数值方法越来越重要。

对于混合流致噪声计算方法，另一需要考虑的

问题是如何耦合声源计算求解与声传播求解。 现有

的方法主要分为等效声源法和声波边界条件法［１７］。
等效声源法是指在传播域中通过对声波传播方程源

项求解直接获得，该源项常被认为是噪声的主要来

源。 源项中的湍流速度可通过大涡模拟等高精度数

值方法直接获得，或随机声源模型构造得到。 声波

边界条件法是指将声源区域的边界作为声传播方程

的边界条件。 相比于等效声源法，声波边界法应用

范围更广，可应用于运动物体的声学问题中。
本文阐述了声扰动方程的数值求解方法（空间

离散格式、时间推进格式、边界条件）、声源数据传

递方法等。 基于声波边界条件思想，改善其使用策

略以达到削弱界面处数值伪波问题，从而建立基于

声 扰 动 方 程 和 大 涡 模 拟 的 高 精 度 ＣＡＡ
（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ａｅｒｏ⁃ａｃｏｕｓｔｉｃｓ） 混合数值方法。 以

ＮＡＣＡ００１２ 翼型为研究对象，开展翼型尾缘声源的

辐射特性分析研究，通过与试验数据、ＬＥＳ 直接计算

结果对比分析，验证混合流致噪声预测方法的可行

性及准确度。

１　 声扰动方程数值方法

１．１　 声扰动方程

为了得到直接求解声学扰动的控制方程，可以

将扰动形式 ＮＳ 方程转化到频率－波数域，对其本征

模态进行分离，忽略扰动量的黏性效应，保留仅会激

发声学模态响应的部分源项，最后，通过反变换得到

时域下的声扰动方程［１１］。
∂ｐ′
∂ｔ

＋ 􀭰ｃ２∇· 􀭰ρｕａ ＋ 􀭵ｕ
ｐ′
􀭰ｃ２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ 􀭰ｃ２ｑｃ （１）

∂ｕａ

∂ｔ
＋ ∇·（ｕａ·􀭵ｕ） ＋ ∇ ｐ′

􀭰ρ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＝ ｑｍ （２）

式中： ｐ′为声压；􀭰ｃ为参考声速；􀭰ρ为时均流密度；􀭵ｕ为

时均速度矢量；ｕａ 为扰动速度矢量；ｑｃ 和 ｑｍ 为噪声

源项。 方程中的时均变量均可通过 ＣＦＤ 进行求

解。 至此，由（１） ～ （２） 式方程组构成了基本的

ＡＰＥ 系统。 Ｅｗｅｒｔ 提出，根据所面对的不同类型声

学问题，可以对源项采取相应的取舍。 ＡＰＥ 方程用

来描述在非均匀平均流场 􀭵ｕ 基础上的扰动波传播。
１．２　 空间离散方法

对于声波边界条件方法的应用，声源区域与传

播区域交界处往往存在较强的流场间断问题。 为了

保证空间离散低耗散、低色散特性，需在交界处增强

数值计算的稳定性。 本文空间离散所采用的策略：
①内部网格通量求解采用四阶精度的 ＤＲＰ 有限差

分格式［１５］；②交界面处通量求解采用 ＷＥＮＯ 改进

的有限差分格式，并选用混合形式的 Ｌａｘ⁃Ｆｒｉｅｄｒｉｃｈｓ
流通矢量分裂方法进行通量分裂。 其中 ＷＥＮＯ 改

进格式具体如下：
根据 Ｔａｍ 所提出的 ＤＲＰ 思想，对现有的ＷＥＮＯ

格式进行改善。 考虑对流方程 ∂ｑ ／ ∂ｔ ＋ ∂ｆ（ｑ） ／ ∂ｘ ＝
０，等间距的网格分布 ｘｉ ＝ ｉΔｘ（ ｉ ＝ ０，…，Ｎ），其半离

散格式可表示为

∂ｑｉ

∂ｔ
＋ Ａ １

Δｘ
（ｑｉ ＋１ ／ ２ － ｑｉ －１ ／ ２） ＝ ０ （３）

其中变量常数 Ａ ＝ ∂ｆ ／ ∂ｑ。
对于 ５ 点插值模板，ＷＥＮＯ 格式的数值通量可

通过加权的形式进行表示

·０２３·
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ｑ ｊ ＋１ ／ ２ ＝ １
６
φ０（２ｑ ｊ －２ － ７ｑ ｊ －１ ＋ １１ｑ ｊ） ＋

　 １
６
φ１（ － ｑ ｊ －１ ＋ ５ｑ ｊ ＋ ２ｑ ｊ ＋１） ＋

　 １
６
φ２（２ｑ ｊ ＋ ５ｑ ｊ ＋１ － ｑ ｊ ＋２） （４）

将（４）式代入（１）式通量项中，并对傅里叶变换后的

方程右端进行泰勒级数展开，选取五阶精度，整理

可得

φ０ ＋ φ１ ＋ φ２ ＝ １
３φ０ － φ１ ＋ φ２ ＝ ０ （５）

以 φ０ 作为自由变量，通过迎风形式的积分误差来进

行优化，积分误差 Ｅ 定义如下

Ｅ ＝ λ∫π ／ ２

０
􀭵αｒΔｘ － αΔｘ ２ｄ（αΔｘ） ＋ （１ － λ）·

∫π ／ ２

０
􀭵αｉΔｘ ＋ ｅｘｐ － ｌｎ２ αΔｘ － π

σ
æ

è
ç

ö

ø
÷

２
é

ë
êê

ù

û
úú

２

ｄ（αΔｘ）

（６）
　 　 求 （６） 式的误差函数的极小值， 可转化为

∂Ｅ ／ ∂φ０ ＝ ０ 的根。 表 １ 给出文中所选用的几组优化

系数 φ０ 的具体取值。
表 １　 优化系数 φ０ 的取值

工况 λ φ０

ＷＥＮＯ－ｏｐｔ１ ０．８５ ０．１４０ ６
ＷＥＮＯ－ｏｐｔ２ ０．４ ０．０７５ ２
ＷＥＮＯ－ｏｐｔ３ ０．１ ０．０２０ ７
ＷＥＮＯ－ ＪＳ ０．１

图 １ 给出了几种不同 ＷＥＮＯ 格式及 ＤＲＰ 格式

的相位误差特性。 从图中可以看出，ＤＲＰ 对声波分

辨率最高，所需网格点数最小。 然而，在交界面处极

易出现网格及流场间断现象，为增加该处的稳定性，

图 １　 不同 ＷＥＮＯ 格式的相位误差特性

边界处的离散格式选用了色散特性较差但稳定性较

高的 ＷＥＮＯ－ｏｐｔ３ 格式。
１．３　 时间推进方法

在 ＡＰＥ 方程的时间离散方面，采用了 Ｖａｓａｎｔｈ
等人所提出的大时间步长 ＨＡＬＥ⁃ＲＫ６４ 格式［１８］。 以

一维偏微分方程为例

ｄｑ
ｄｔ

＝ Ｆ（ｑ） （７）

ＨＡＬＥ⁃ＲＫ６４ 格式可表示为：
ｑ１ ＝ ｑ（ ｔ０）
ｔ１ ＝ ｔ０
ｗ ｉ ＋１ ＝ αｉｗ ｉ ＋ ΔｔＦ（ ｔｉ，ｑｉ）
ｑｉ ＋１ ＝ ｑｉ ＋ βｉｗ ｉ ＋１

ｔｉ ＋１ ＝ ｔ０ ＋ ｃｉΔｔ

ü

þ

ý

ï
ï

ïï

　 ｉ ＝ １，…６

ｑ（ ｔ０ ＋ Δｔ） ＝ ｑ７

（８）

（８）式中的参数具体表达式详见文献［１８］。
为了说明 ＨＡＬＥ⁃ＲＫ６４ 时间离散格式在大时间

步长下具有较好的稳定性，根据稳定性特征公式

（９），图 ２ 给出了 ３ 种不同时间离散格式的稳定性

分析。 从图中可以明显看出：ＨＡＬＥ⁃ＲＫ６４ 格式的稳

定性区域最大，而相同阶数的 Ｈｕ⁃ＲＫ６４ 格式［１９］ 稳

定性区域最小。
ｑｎ＋１

ｑｎ

＝ Ｇ（ωΔｔ） ＝ １ ＋ ∑
ｓ

ｊ ＝ １
γ ｊ（ｉωΔｔ） ｊ （９）

图 ２　 不同时间离散格式的稳定性分析

１．４　 无反射边界条件

无反射边界条件被人为地划分为计算区域和吸

收层，其作用是使得计算区域内的各种波（声波、涡
波、熵波）能无反射地通过边界；同时让外界的任何

扰动都不能传入计算区域。 已有的无反射边界条件

大致可分为基于特征变量、渐近解、吸收等理念的边

界条 件。 而 理 想 匹 配 层 边 界 （ ｐｅｒｆｅｃｔｌｙ ｍａｔｃｈｅｄ

·１２３·
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ｌａｙｅｒ，ＰＭＬ） 是一种声反射系数最小的远场边界

条件。
本文采用了无分裂形式的理想匹配层边界

（ＰＭＬ）条件［２０］，其二维表达式具体如下

∂Ｑ
∂ｔ

＋ Ａ ∂Ｑ
∂ξ

＋ Ｂ ∂Ｑ
∂η

＋ σηＡ
∂ψ
∂ξ

＋ σξＢ
∂ｑ
∂η

＋

　 （σξ ＋ ση）Ｑ ＋ σξσηψ ＋ βＱ（σξξｘＡ ＋ ηｘＢση） ＋
　 β（ξｘＡ ＋ ηｘＢ）σξσηψ ＝ ０
∂ψ
∂ｔ

＝ Ｑ （１０）

　 　 为了稳定地离散 ＰＭＬ 边界方程，本文采用了

Ｇａｏ 等［１４］提出的 ＤＲＰ７５４４ 单侧差分格式，其表达式

具体如下

ｑ′０ ＝ １
Δｘ

－ １１
６
ｑ０ ＋ ３ｑ１ － ３

２
ｑ２ ＋ １

３
ｑ３

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｑ′１ ＝ １
Δｘ

－ １
３
ｑ０ － １

２
ｑ１ ＋ ｑ２ － １

６
ｑ３

æ

è
ç

ö

ø
÷

ｑ′２ ＝ １
Δｘ

１
１２

ｑ０ － ２
３
ｑ１ ＋ ２

３
ｑ３ － １

６
ｑ４

æ

è
ç

ö

ø
÷

（１１）

其稳定性的验证分析工作已在文献［９，１５］中给出。

２　 ＬＥＳ 数值方法

本文所采用的 ＬＥＳ 方法计算的控制方程具体

如下

∂􀭰ρ
∂ｔ

＋
∂􀭰ρ􀭵ｕ ｊ

∂ｘ ｊ

＝ ０

∂􀭰ρ􀭹ｕｉ

∂ｔ
＋

∂􀭰ρ􀭹ｕｉ􀭹ｕ ｊ

∂ｘ ｊ

＝ － ∂􀭰ｐ
∂ｘｉ

＋
∂σｉｊ

∂ｘ ｊ

＋
∂􀭰ρτｓｇｓ

ｉｊ

∂ｘ ｊ
（１２）

∂􀭰ρ􀭴ｅ
∂ｔ

＋
∂􀭰ρ􀭹ｕ ｊ􀭴ｅ
∂ｘ ｊ

＝ －
∂􀭹ｕ ｊ􀭰ｐ
∂ｘ ｊ

＋
∂σｉｊ􀭹ｕｉ

∂ｘ ｊ

＋ ∂
∂ｘ ｊ

μｔ

Ｐｒ
∂ｈ
∂ｘ ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷

　 　 动量方程中亚格子应力采用 ＷＡＬＥ 模型进行

计算，具体表达式如下

τｓｇｓ
ｉｊ ＝ ２（ＣｗΔ） ２ （ ｓｄｉｊ ｓｄｉｊ） ３ ／ ２

（􀭹Ｓｉｊ
􀭹Ｓｉｊ） ５ ／ ２ ＋ （ ｓｄｉｊ ｓｄｉｊ） ５ ／ ４

·

　 􀭹Ｓｉｊ －
１
３
δｉｊ􀭹Ｓｋｋ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１３）

式中

ｓｄｉｊ ＝
１
２

∂􀭹ｕｉ

∂ｘ ｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

＋
∂􀭹ｕ ｊ

∂ｘｉ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２
æ

è
ç

ö

ø
÷ － １

３
∂􀭹ｕｋ

∂ｘｋ

æ

è
ç

ö

ø
÷

２

δｉｊ

　 　 除亚格子应力表达式外，黏性应力张量分量

σｉｊ ＝２μ 􀭹Ｓｉｊ －
１
３
􀭹Ｓｋｋδｉｊ

æ

è
ç

ö

ø
÷ ，其中 μ 为黏度，􀭹Ｓｉｊ 为速度梯

度张量。 μｔ 为湍流黏度，Ｐｒ 为湍流普朗特数，ｈ 为

焓，Ｃｗ ＝ ０．４９２ ９。

３　 声源数据传递算法

如何快速有效地实现数据从 ＣＦＤ 网格到 ＣＡＡ
网格的搜索插值，是混合方法预测噪声的一个重要

环节。 高效网格点搜索和流场插值问题在 ＣＡＡ 混

合方法中尤为重要，因为每进行一次声场的时间推

进均涉及到耦合层的一次插值。 本文使用了一种

ＫＤ 树数据结构进行搜索。
这种方法除了满足全局和高效外，还不要求输

入网格的结构性。 具体算法主要包括 ＫＤ 树的构造

和搜索。 以二维平面上的点为例，介绍基于 ＫＤ 树

结构的搜索方法。 二维平面上有 ６ 个点，如图 ３ 所

示。 根据 ｘ，ｙ 坐标点的方差统计，ｘ 方向方差最大，
沿 ｘ 轴分为 ２ 个子区域。 对左右子空间重复上述步

骤，直到所有子空间中只有一个坐标点形成叶节点。
对应的空间划分如图 ４ 所示。

图 ３　 ＫＤ 树算法说明

图 ４　 空间划分示意图

虽然该方法在搜索上是有效的，但在节点的构

·２２３·
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造上却比较缓慢。 在实际应用中，采用场景选择算

法来平衡树的构建和搜索树的复杂度。 以二维平面

中的点（２，４．５）为例，介绍了二叉树中最近点的查找

算法。
通过二叉树搜索，找到子空间。 从二叉树的根

（７，２）开始，因为 ２＜７，移动到左侧子节点（５，４）。
因为 ４．５＞４，移动到右子节点（４，７）。 按此方法移

动，直到当前点是叶节点，停止搜索。
回溯以找到最近的点。 首先计算目标点与叶节

点（４，７）之间的距离。 然后，沿着搜索路径追溯到

父节点（５，４），并计算其到目标点的距离 ｒ。 当发现

目标点靠近父节点时，以目标点为中心，以距离 ｒ 为
半径，生成圆，如图 ５ 所示。 圆与当前节点（４．５，４）
另一侧的子空间相交。 而另一侧的子空间中可能会

出现最近点，因此需要在另一侧的子空间上重复使

用二进制搜索和回溯，直到圆不相交于两边的子空

间。 此时，找到的节点为目标点的最近点。

图 ５　 ＫＤ 树搜索示意图

通过以上分析可以看出，得益于二叉树的数据

结构，使用 ＫＤ 树搜索的复杂度为 Ｏ（ ｌｇ（ｎ）），具有

较高的搜索效率。 在完成 ＣＡＡ 网格点的搜索后，将
采用基于形函数的拉格朗日插值方法进行 ＣＦＤ 信

息的插值。

４　 基于声波边界条件的混合方法

４．１　 混合方法的实施策略

声波边界条件法是指将声源区域的外边界作为

声传播方程的入口边界条件，具体如图 ６ 所示。 在

声源求解和声传播的耦合过程中，ＣＦＤ 求解和 ＣＡＡ
求解所采用的网格尺度及分布形态有所区别，导致

两区域间存在数据插值、时间步长匹配、流场间断等

问题。 流场间断引起的数值伪波问题将在 ５．３ 节进

行分析及改善。 对于时间步长的匹配问题：ＣＦＤ 计

算求解和 ＣＡＡ 计算求解时间步长分别为 Δｔ１ 和

Δｔ２，①当Δｔ１ ≤Δｔ２ 时，ＣＡＡ声波边界区域的扰动值

将在一个 ＣＦＤ 计算时间间隔中线性插值获得；② 当

Δｔ１ ＞ Δｔ２ 时，ＣＡＡ 声波边界区域的扰动值将在 ３ 个

ＣＦＤ 计算时间间隔中二次曲线插值获得。

图 ６　 声波边界条件法的耦合说明

４．２　 混合方法的数值验证

１） ＣＦＤ 求解器的数值验证

下面以“槽道中心阻塞率 ２０％的方柱”为研究

对象，采用 ＬＥＳ 方法进行流场计算分析，验证本文

所使用 ＣＦＤ 求解器的可靠性。 数值模拟的计算域

及计算条件与 Ｎａｋａｇａｗａ 等人的试验相似，方柱位于

槽道的中央。
在本算例中，基于方柱直径 Ｄ 和来流速度 Ｕｉｎｆ

的雷诺数Ｒｅ为３ ０００，流场域的展向尺寸为３Ｄ，在入

口处使用了完全一致的来流速度 Ｕｉｎｆ ＝ ０．２。 在此流

动中，柱体下游卡门涡街的发展将受到壁面的严重

影响， 而近壁面流动结构也会受到卡门涡街的

影响。
图７给出了Ｑ ＝ ０．０５的等值面图，从图中可以看

出方柱后面脱落出复杂的涡系。

图 ７　 Ｑ ＝ ０．０５ 等值面图（采用流向速度守恒变量着色）

图 ８给出了 ｘ ／ Ｄ ＝ １．０，３．５ 站位处的雷诺应力曲
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线对比结构，从图中可以看出，相比于 ＤＥＳ 方法，
ＬＥＳ 方法与试验数据更吻合。

图 ８　 雷诺应力分布图（ｘ ／ Ｄ＝ １．０，３．５）

２） ＣＡＡ 求解器的数值验证

本算例为第四届 ＣＡＡ 基准算例研讨会［１］ 中的

二维声波穿过剪切层后的辐射与折射现象，用来验

证扰动方程的数值特性与边界条件的正确性。 对于

平行射流剪切层问题，其平均流中包含了黏性和非

线性效应。
计算域为［－５０，１５０］ｍ×［０，５０］ｍ 的矩形区域。

在计算域下方设置对称面边界，其余 ３ 个方向设置

ＰＭＬ 边界条件。 网格内点与内边界处空间离散都

使用了 ７ 点 ＤＲＰ⁃ＷＥＮＯ 格式，时间推进使用 ＨＡＬＥ⁃
ＲＫ６４ 格式，无量纲时间步长为 Δｔ＝ ０．２。

图 ９　 射流剪切层问题的计算条件示意

图 １０ 为 ｔ ＝ １２Ｔ 时刻的扰动压力场模拟结果，Ｔ
为声源周期。 为更细致比较各状态间的差异，图 １１
给出了 ｔ ＝ １２Ｔ 时刻 ｙ ＝ １５ 上的扰动压力结果对比，
其压力曲线计算解与解析解基本吻合，验证了声传

播控制方程数值离散方法的准确性与可行性。

图 １０　 ｔ＝ １２Ｔ 时刻的射流问题扰动压力分布等值线云图

图 １１　 ｔ＝ １２Ｔ 时刻 ｙ＝ １５ 的扰动压力曲线

５　 翼型流致噪声特性

５．１　 计算设置

为了开展翼型的声辐射特性研究， 选取了

ＢＡＮＣ（ｂｅｎｃｈｍａｒｋ ｐｒｏｂｌｅｍｓ ｆｏｒ ａｉｒｆｒａｍｅ ｎｏｉｓｅ ｃｏｍｐｕ⁃
ｔａｔｉｏｎｓ）试验中的 ＮＡＣＡ００１２［２１］作为研究对象。 ＮＡ⁃
ＣＡ００１２ 翼型试验的参考弦长为 ０．４ ｍ，单位尺度雷

诺数为 ３．８３×１０６，转捩位置、来流速度、迎角分别如

表 ２ 所示，其中 ＳＳ 为翼型吸力面转捩位置，ＰＳ 为翼

型压力面转捩位置。 计算条件与试验条件保持

一致。
表 ２　 ＢＡＮＣ 试验的测试条件

编号 弦长 ／ ｍ
转捩位置

（ｘ ／ ｃ）
来流速度 ／
（ｍ·ｓ－１）

迎角 ／ （°）

１ ０．４
ＳＳ：０．０６５
ＰＳ：０．０６５

５６．０ ０

ＣＦＤ 网格及 ＣＡＡ 网格分布如图 １２ 所示，其中

ＣＦＤ 网格量为 ８０ 万左右，为了有效模拟附面层的流

动特征，其网格尺度分布保证了 ｙ＋＜１ 的数值计算要

求，此外在翼型尾缘分离流区域进行了局部网格加

密处理。 而 ＣＡＡ 网格在附面层附近则更加注重网

格的正交性及长细比分布要求，整体网格的分布尺

度满足一个波长所需的网格点数需求，网格量为

１００ 万左右。
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图 １２　 计算网格分布

５．２　 ＣＦＤ 计算结果

为了定量对比数值计算结果的准确性，图 １３ 给

出了翼型表面压力系数分布对比曲线图。 图中红色

图 １３　 压力系数分布对比

线为本文计算结果，黑色实心圆点为试验测量结

果［２１］，蓝色虚线为 Ｘｆｏｉｌ 软件计算结果，绿色直线位

置为试验固定转捩点位置。 从全局图中可看出：本
文所计算的压力系数分布可看出转捩位置附近有明

显的振荡现象。
当获得定常状态解后，将其作为初始流场进行

ＬＥＳ 非定常计算，其无量纲时间步长为 ０．００５。 待计

算收敛后，进行非定常源项变量的采样，采样步数

３０ ０００。
图 １４ 为非定常计算求解获得的流向脉动速度

分布云图，图 １５ 为法向脉动速度分布云图。 其中，
ＣＦＤ 脉动速度变量通过瞬时流场速度变量减去时

均流场速度变量获得。 从这两幅云图中可看出：①
流向和法向的脉动速度主要分布于翼型的尾缘及尾

流区；②流向脉动速度在尾缘上下端面呈近似对称

形态，尾流区呈正负交叉形态；③法向脉动速度在尾

缘上下端面呈近似正负交替的对称形态，尾流区呈

正负交替形态。 ④法向脉动速度的强度明显大于流

向脉动速度，这与升阻力系数曲线的幅值大小表现

一致。

图 １４　 流向脉动速度分布　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １５　 法向脉动速度分布

５．３　 声传播区域计算结果分析

基于 ＣＦＤ ／ ＣＡＡ 混合方法是将整个计算域分成

声源产生区域和声传播区域 ２ 个部分。 其中声源区

计算采用 ＬＥＳ 数值方法进行计算求解，传播区采用

声扰动方程求解，计算时间步长与 ＬＥＳ 非定常计算

步长保持一致，初始的声源区域选取如图 １６ 所示。

图 １６　 初始的声源区域选取方式

初始的声源区选取范围主要依靠 Ｌａｍｂ 矢量分布范

围来决定，本文选取了包含 ９０％Ｌａｍｂ 矢量大小的区

域。 两计算区域的耦合采用了声波边界条件法。
图 １７ 为采用图 １６ 声源区域选取方式所获得的

声压云图， 从图中可以看出存在大量的数值伪波现

图 １７　 ＣＦＤ ／ ＣＡＡ 求解的声压云图
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象，这主要是由声波穿过强流场间断所引起的不稳

定扩散导致［２２］。
为解决上述现象，文中主要采取两方面的措施：

一方面将声源区边界范围扩大至 ９５％Ｌａｍｂ 矢量大

小区域，减小声源区边界穿越尾流分离区；另一方

面，为了减小声源区与传播区因声源变量间断引起

的短波发散问题，可在初始步赋值时，添加人工过渡

层，如图 １８ 所示。 其中，灰色区域为声传播区域，绿
色区域为声源区域，红色区域为过渡区域。 过渡区

域采用的函数是以距离为变量的半高斯函数。

图 １８　 改进的声源区域选取方式

图 １９ 显示了某时刻瞬时声压分布云图，图

１９ａ）为采用项目组自编程序 ＬＥＳ 直接模拟求解所

获得的声场分布，图 １９ｂ）为基于声波边界条件的

ＣＦＤ ／ ＣＡＡ 混合方法计算结果。 从声压云图中可以

看出，２ 种方法所获得声压云图分布形态及大小基

本一致，均呈现沿 ｙ ＝ ０ 的对称分布形态。 此外，从
图 １９ａ）中可看出：翼型的尾缘噪声主要是由尾缘处

上下翼面正负交替的涡作用产生。

图 １９　 瞬时时刻声压云图

图 ２０ 为分别采用 ＬＥＳ 直接计算与 ＣＦＤ ／ ＣＡＡ
方法计算的噪声指向性对比图。 由图可以看出，采
用全场 ＬＥＳ 直接计算和 ＣＦＤ ／ ＣＡＡ 混合方法得到的

指向性曲线基本重合，误差不超过 ２ ｄＢ，声波主要

强度位于 １ ２００ 到 １ ５００ 区域。 造成两者误差的可

能原因：传播区域 ＬＥＳ 方法和 ＣＦＤ ／ ＣＡＡ 方法的网

格分布、数值离散方法均有所区别，此外声源区的位

置选取也可能有一定影响。 总的来说，该结果表明

基于声波边界条件的流致噪声混合方法可准确预测

尾缘噪声问题。 图 ２１ 给出了位于翼型后缘正上方

（９００）１．５ 倍翼型参考弦长处的声压级频谱曲线对

比结果。 通过对比可看出：两者计算结果趋势和声

压级量级基本相当，最大声压级相差 １ ｄＢ 左右。

图 ２０　 噪声指向性对比

图 ２１　 １ ／ ３ 倍频声压级频谱曲线

６　 结　 论

本文开展了基于声扰动方程的流致噪声混合方

法的研究分析，并对混合方法中的各模块进行了验

证分析。 在此基础上，以二维 ＮＡＣＡ００１２ 翼型为研

究对象，分析了其声学辐射特性，具体结论如下：
１） 本文所建立的基于声扰动方程的混合预测

方法，能够高精度地预测流致噪声问题中的声辐射

特征，并直观反映声波与声波之间的相互作用现象

及空间分布特征。
２） 对于本文所提及的 ＣＦＤ ／ ＣＡＡ 混合方法，声
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源区的边界应避免位于尾流的强扰动中。 此外，为
了减小声源区与传播区间的声波间断问题，初始步

可通过引入阻尼层达到顺利过渡的作用。
３） 从翼型尾缘的噪声源地分布特点可看出，声

源的分布位置与旋涡的分布位置基本保持一致。 翼

型的尾缘噪声主要是由尾缘处上下翼面正负交替的

涡作用产生。

４） 在声波的相互作用及与壁面的作用下，翼型

噪声的指向性主要呈现偶极子特征，主要强度位于

１２０° ～１５０°区域。
５） 基于声波边界条件方法的高精度流致噪声

计算方法由于声源求解和声传播求解区域部分重合

特性，后续有望将该方法应用于类似扑翼、螺旋桨等

噪声问题中。
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