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摘 　要 　综述射流和翼型绕流中涡声及声学控制流动的研究进展 , 总结涡、声干扰的若干基本

理论 , 并讨论数值模拟在此领域中的应用.
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1 　引 　言

　　涡与声是可压缩流中两种基本的运动形式. 前者是流体微元在切向扰动作用下由于粘性

的作用而形成的一种有旋运动 , 作为一个物理量它是指流体微元的旋转角速度 (即涡量) ,

而作为一种运动形态它又可表示涡量波或涡量集中的区域 (称为旋涡) ; 后者则是流体微元

在法向扰动作用下压缩与膨胀的传播过程. 涡量波是横波而声波则是纵波 , 此两者在气体运

动过程中的能量转换及相互作用即称为涡、声干扰.

对涡、声干扰现象进行系统的认识首先是从探讨涡流及其与边界作用辐射 (或吸收) 声

波开始的 , 这一过程简称涡声. 涡声主要存在于各种动力装置中 , 如喷气发动机和火箭发动

机高速喷气所产生的射流噪声 , 燃烧室和炉膛中的燃烧噪声 , 各种叶轮机械 (风扇、压气

机、涡轮、螺桨、风车等) 翼型表面的湍流边界层、尾涡脱落、来流脉动等引起的压力脉动

所产生的噪声等. 为揭示涡声现象的本质 , Lighthill[1 ]建立了著名的气动声学比拟理论并奠

定了气动力学与声学之间的交叉、边缘性学科 ———气动声学的基础. 近半个世纪以来 , 气动

声学得到了长足的发展. 随着人们对环境保护要求的日益提高 , 这方面的研究更加受到学术

界和产业部门的广泛重视. 由于航空业的发展 , 各发达国家都在积极开展超大型、超高速民

用运输机的研究与开发 , 如美国宇航局正在进行的高速流研究计划就是其中一例[2 ] . 早期

研制的超声速运输机 (如英法联合生产的“协和号”) 往往因为噪声太大而得不到广泛应用 ,

所以一代产品就把气动噪声控制列为需着重解决的关键技术. 同样 , 对一般工业叶轮机械中

气动噪声问题的研究也有相当重要的地位 , 如动、静叶干扰的非定常本质及其噪声问题就被

列入我国 1995 年国家基础性研究重大项目计划之中[3 ] .
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涡、声干扰的另一个表现形式是声波对涡的控制作用. 一定强度和频率的声波可以改变

射流中大尺度涡的产生和发展 , 在小尺度湍流基础上 , 声波对大尺度结构起锁相作用 , 由此

可以研究射流中的大尺度拟序结构 ; 声波还可以控制绕翼型或钝体流动的分离、转捩和再附

着 , 由此使失速翼型获得很高的升力 , 这种利用非定常效应提高升力的脱体涡流型是下一代

航空流型的发展趋势[4 ,5 ] , 而且这种新流型对一般工业叶轮机械也多有借鉴[6 ] .

声波与涡的非线性作用在产生振荡分量的同时也会导致时间平均意义上涡流结构和强度

的变化 , 这就是涡、声干扰的第三种重要形式 , 即声学整流 , 它是涡、声干扰中最有应用价

值的效应之一.

总之 , 涡、声干扰大致有如下三种情形 : 1. 涡声. 在通常意义下气动声学研究的主要

是涡声问题 , 但它侧重于从宏观、整体上把握涡发声的本质和量的特征 , 而“涡声”研究则

更侧重于微观机制 ; 2. 涡、声同量级的线性或非线性作用 , 包括声波对流动的控制及其在

流动中的传播 ; 3. 声学整流. 这 3 个方面的基本内容及其在 90 年代之前的进展在文献 [ 4 ,

5 ] 中有详细阐述 , 本文将对涡声与声控流动的基本物理过程以及实验方面的最近 (包括 90

年代至今) 工作作进一步总结 , 内容包括射流噪声及其声学控制 (第 2 节) , 翼型绕流噪声

及其声学控制 (第 3 节) , 以及可压缩湍流中涡声作用基本理论 (第 4 节) , 最后对数值模拟

(特别是差分方法) 在涡、声干扰研究中的应用作了简述.

2 　射流噪声及其声学控制

低速射流噪声的研究源于早期喷气发动机噪声问题 , 它是声学比拟理论应用最成功的例

子之一 ; 而高亚声速、超声速射流噪声问题的研究则是目前高速流研究的关键技术.

211 　亚声速射流噪声

Goldstein[7 ]根据声学比拟理论对低马赫数 ( M a ) 射流噪声做过一般性分析 , 指出其声

功率主要来源于前 8 D ～ 10 D ( D 为喷口直径) 掺混区. 后续更深入的研究揭示出大涡拟序

结构对射流噪声的重要性. 初始的大尺度拟序结构是主要的声源 , 这一点已为大家共识. 任

一脉动都可分解为拟序脉动和随机脉动两部分 , 前者是更重要的声源.

射流混合层中的流动与湍流统计特性均有自相似性 , 其扩散率较小时可以认为是局部准

平衡的. 根据统计力学理论 , 如果一个系统处于平衡态 , 则其大尺度脉动可以表示为正则模

态 (normal models) 的线性叠加 , 射流中的正则模态是剪切流中的不稳定涡波 , 所以大尺度

湍流可以用不稳定波描述. 基于这种认识 , Crighton[8 ] , Ffowcs - Williams & Kempton[9 ] ,

Huerre & Crighton[10 ] , Liu[11 ] 和 Mankbadi[12 ] 等通过模化不稳定波或涡配对过程计算了

Lighthill 应力源与相应的声场 , Mankbadi & Liu[13 ]则模化了拟序结构与时均流及随机湍流作

用而发声的过程. 这些理论分析都证明了大涡结构作为噪声源的重要性. Laufer & Yen[14 ]通

过实验研究了涡配对与远场声压之间的关系. 实验中圆管射流受到不稳定频率波的激励 , 脉

动锁定于基频不稳定波及其亚谐波上. 基频波向下游运动时幅值按指数形式增长 , 达到饱和

后衰减. 饱和过程与周期性涡生成有关. 一阶、二阶亚谐波发展过程基本同此 , 射流中的脉

动主要就是由此基频波及一、二阶亚谐波引起的.

若将速度分解为时均和脉动两部分 , 则 Lighthill 应力源 Ty = ρ0 u i u j 就分解为一阶脉动
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与时均剪切流作用而产生的剪切噪声以及二阶脉动自噪声. 一般认为前者因速度脉动的线性

性质而成为较重要的噪声源 , 后者关于速度脉动是二阶的 , 因而作用较小. 但根据这种假设

进行的计算 ( Huerre & Crighton) [10 ]与实验结果相比有许多不符之处 , 如计算得到的声强其

方向性与某四极源因子有关 , 但实验并未观察到这一点 ; 计算所得远场声压与速度脉动成线

性变化 , 而实验结果并非如此. 实验结果表明 , 尽管近场声压随速度脉动成线性变化 , 但在

远场此二者基本上是平方相关 , 这说明非线性涡声过程也极为重要. Mankbadi[15 ]强调了湍流

自噪声的重要性 , 证明不稳定波的自噪声相对于剪切噪声也是不可忽略的.

212 　高亚声速、超声速射流噪声

图 1 是某典型的非完全膨胀超声速射流远场声压谱[16 ] , 由于湍流度加强 , 其掺混噪声

(Strouhal 数 S t < 0 . 4 ) 比亚声速射流有了进一步提高 ; 当喷管在非设计工况下工作时由于

流动阻塞 (收缩喷管) 、欠或过膨胀以及激波的存在 (缩放喷管) , 射流还会有很强的阻塞噪

声和与激波有关的离散噪声和宽频噪声 (图 1 中 S t > 0 . 4 ) , 此类噪声近场强度可达 160

dB , 足以引起结构疲劳及其它有害的振动 , 而在远场其噪声水平也远远超过现有的环保要

求 , 所以降噪被认为是高速射流首先要解决的问题.

图 1 　非完全膨胀超声速射流远场典型声压谱 [16 ]

(设计 M a = 2 ; 实际 M a = 1 . 5 )

图 2 　射流噪声的方向性 [17 ]

( St = 0 . 067 , 0 . 12 , 0 . 2 , 0 . 4 ; Ma = 2 ; T = 500 K )

　　掺混噪声 　图 2 是某射流中噪声随观察角χ的变化关系 ,χ < 130 o 时声压级基本上是均

匀的且无明显的方向性 , 一般认为这是由小尺度湍流产生的 ; 而在下游 ( χ > 130 o ) 这种

噪声得到加强 , 实验和理论分析都表明这才是超声速流掺混噪声的主要部分且源于大尺度湍

流结构. Tam[17 ]指出 , 当大尺度湍流不稳定波传播速度相对于环境声速为超声速时其发声效

率最高 , 且此不稳定波谱是白噪声在管口激励的结果. 关于激波结构对掺混噪声的影响 Kim

等[18 ]从计算的角度作了研究 , 结果表明无论激波结构如何 , 当喷管压力为常数时其掺混噪

声相同 , 也就是说掺混噪声几乎不受激波结构的影响.
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Lighthill[1 ]根据声学比拟理论得到亚声速冷射流的总声功率约为

W = kρ2 D2 V 8/ (ρ0 c5
0)

其中ρ为射流密度 , D 为喷管直径 , V 为射流速度 ,ρ0 为大气环境密度 , c0 为大气声速. 这

就是著名的射流噪声速度 8 次方律. 我国学者马大猷认为 Lighthill 应力源的本质是“力”而

不是“速度”, 所以声功率应与超压 (射流滞止压力与 环境压力之差) 相联系 , 据此他建立

了关于超压的噪声源项[19 ] , 所得规律很容易推广应用范围至阻塞射流的湍流噪声.

激波啸叫 ( screech tone) 　激波啸叫是喷管在非设计工况下工作时存在的一种强噪声.

Powell (见 Tam[20 ]) 和 Tam[20 ]指出激波啸叫是由一反馈机制产生的 , 它包括 3 个基本单元 :

即反馈声波 , 不稳定涡波以及激波 (图 3) . 喷口外剪切层薄且易受激励 , 声波与管口作用激

发出不稳定涡波 , 涡波向下游传播时从主流获得能量并不断增长 , 大约经过 4 , 5 个激波后 ,

涡波具有足够的能量与激波作用产生很强的声波 , 一部分声波传至管口又激发出不稳定涡

波 , 由此完成一个循环. 在这个反馈过程中也包含一个声控射流的过程 , 这种控制由过程本

身完成 , 因而可称为射流的被动控制.

图 3 　激波啸叫反馈过程

激波宽频噪声　大尺度湍流 (不稳定涡波) 向下游传播时与激波作用产生声波 , 声波相

互干涉产生扰动 , 一部分扰动的相速度相对于环境声速达到超声速时就成为激波宽频噪声

源 , 对此 Tam[21～ 23 ]的一系列理论分析结果与实验比较都很一致.

213 　亚、超声速射流的声学控制

正如前言所述 , 声学控制流动的目的是对射流中的大尺度结构起锁相作用或对翼型流动

中转捩、分离、再附着以及掺混等实施主动控制 , 另外 , 由此还可研究发动机内部噪声与喷

管射流之间的作用 , 进而讨论额外噪声 (excess noise) 和激波啸叫的产生机理与控制.

Crighton[24 ]对亚声速射流声学控制的机理进行了详细描述 , 认为声与流体作用的内因是

源于流动过程本身的不稳定性 , 剪切层速度分布的拐点引起这种不稳定性 , 使得射流对声波

或水力 (hydraulic) 扰动极为敏感.
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Glass[25 ]很早就讨论了超声速射流自身存在的反馈声波对射流扩展及衰减的影响 , Yery2
omin & Kondratiev[26 ]则首次对超声速射流实施了声学主动控制 , 发现声强越高 , 射流的扩

展及衰减过程进行得越快. Pimshtein[27 ]的研究发现 , 超声速射流喷口的声波强度至少应是

射流总压的 0 . 1 % ～ 0 . 2 % ; 高强度声波垂直于射流边界入射时 , 射流中会产生出空间尺度

依赖于射流速度和频率的扰动 , 此扰动沿射流边界运动 , 在尺度增长的同时向周围空间发射

频率与外加激励相同的马赫波. Pimshtein[28 ]在他的另一篇文章中详细讨论了上述扰动的形

成与发展初级阶段的特性 , 控制声波为锯齿型波 , 声压级达 160 , dB ～ 170 , dB. 他发现 :

(1) 由于 k0/ k ≈ O ( M a) ( k0 : 声学波数 , k : 扰动波数) , 所以在超声速射流中扰动的波

数可能与入射声波波数 (或其在扰动传播方向的投影) 相一致 (而这在亚声速射流中基本上

是做不到的) , 这样声波入射角对射流声控效果的影响就很大. 图 4 是文献 [ 28 ] 中的一个

结果 , 当入射角α由 30 o ～ 160 o 变化时扰动增量不断加大 ,α≈ 160 o 时 , 射流初始阶段声波

在射流边界的投影相速度与扰动传播速度相等 , 此时扰动增量最大 , 关于这一点一种可能的

解释是 : 声波与其激发的扰动之间直接作用 , 即声波将能量传至涡波 ; (2) 声波入射角最大

图 4 　射流边界扰动增量与声波入射角α的关系 [28 ]

(即产生的扰动最强) , , 或者声波强度足够高

时 , 最大幅值的大尺度扰动增长的结果就可能形

成激波 , 它与射流本身的激波并存 , 但后者位置

基本上是静止的 , 而前者则随扰动一起运动 , 它

的形成与扰动相对于射流的运动有关 , 其情形与

高速气流中存在一夹杂物体类似 ; (3) 扰动形成

的初级阶段几乎不受射流总压和静压的影响 , 且

此扰动不但影响混合层而且影响到势流核 ; (4)

对业已形成的扰动声波强度似乎并无太多的影

响 , 扰动的产生几乎完全是由管口附近的声波方

向和强度决定的 , 若在管口及其后部同时施加声

波但管口处声压级较后部小 (如小 15 dB) , 则扰

动仍仅在管口处产生.

3 　存在固体边界时的涡、声干扰

流体流过物体 (本文重点讨论叶轮机械中的

叶片) 时 , 来流脉动涡、湍流边界层、物体表面脱落涡等均引起物面压力脉动和宽频噪声 ,

所以对此类问题的研究一直是气动声学与气动弹性分析的主要内容. 另外对物体 (尤其是翼

型) 表面流动的声学控制也具理论和实际意义 , 因为在声波作用下翼型绕流的流动特性及其

升力会发生很大的变化.

311 　叶轮机械涡流噪声

按频谱特性分 , 叶轮机械中有离散噪声和宽频噪声两大类 , 前者与动叶通过周期性势场

或通过激波系有关 , 后者则是涡运动的结果. 根据 Ffowcs Williams & Hawking[29 ]的分析 ,

叶轮机械声源包括四极子源 (湍流脉动) 、偶极子源 (固体边界对流体的作用) 和单极子源
(物体的运动) , 各种声源的相对重要性与叶片运动马赫数有关 , 工业上常用的低转速、低流

·263·



量通风机械中偶极子源是主要的声源 , 而喷气发动机、高涵道比风扇发动机中四极子源就不

容忽视且厚度源 (单极子源) 也显得尤为重要.

涡声在叶轮机械噪声中扮演着极为重要的角色 , 它包括 : (1) 湍流噪声 (对低速流此项

可以忽略) ; (2) 非均匀来流 (涡脉动或熵脉动) 与物体作用产生的噪声 (干涉噪声 , 它对

所有速度范围都是重要的) ; (3) 物面上湍流边界层引起的噪声 (一般较小) ; (4) 尾涡脱落

引起的噪声 , 它是叶轮机械噪声中最重要的部分 , 尤其在低速流中占绝对重要的地位.

下面对干涉噪声的理论发展作较详细的阐述 , 因为由此而发展的线性涡、声作用理论具

有极重要的意义和应用. 对干涉噪声经典的处理方法是应用 FW - H 方程[29 ] (对湍流边界

层噪声、尾涡脱落噪声的处理同此) , 物面压力脉动可由实验测得或通过理论与数值分析得

到 ; 平均场对声波的散射、物体周围非定常脉动等均视为四极子源 , 它的计算依赖于对非定

常量的体积积分. 求解过程如图 5 路径 ①、②所示. 这种方法已有很多成功应用 , 如 Amiet

用于分析湍流中的翼型噪声[30 ] 、Lowson 用于分析螺桨、透平噪声[31 ]等等. 这些工作中物

面非定常载荷由线性气动力学理论获得并假设时均流均匀且来流脉动不受物体的影响 , 声场

在均匀介质中传播 , 四极子源没有考虑.

图 5 　涡声问题求解方法

物体 (尤其是负载叶片) 所引起的来流脉动畸变并非总是可以忽略的 ; 另外 , 对中、高

M a 流及高频脉动来说 , 四极子源噪声也很重要 , 其幅值可与偶极子源噪声相当 , 这种相对

重要性依赖于叶片载荷、M a 数、脉动强度等参数[32 ] . 所以对亚声速及跨声速流同时考虑偶

极子源和四极子源是必要的 , 这就需直接解出流场所有非定常量 (图 5 中路径 ③) . 从更广

泛的意义上讲 , 物体在扰动流中相对运动时的物理过程一直是空气动力学和水动力学关注的

重点. 非均匀来流 (如进口畸变、湍流、粘性尾迹、二次流、动静叶干扰等) 与物体作用产

生脉动力从而引起有害的振动并辐射噪声. 在随体坐标系中扰动可描述为涡波 (有时还有熵

脉动) , 亦称“阵风” (gust) , 根据物体对此运动涡影响的性质 , 干涉噪声可大致分为如下两

种情形 :

(1) 薄翼型绕流 　此时扰动对均匀流的偏移较小 , 脉动部分可与定常流 (通常为势流)

分开单独处理 , 翼型被视为具有等效投影面积的零攻角平板 , 来流畸变在物面上满足合速度

的法向分量为零 (理想流体) 或无滑移条件 (粘性流体) . 如此简化之后的物理过程可用常

系数微分方程描述 , 对此 Sears[33 ]最先研究了阵风下翼型的载荷和噪声问题.

(2) 钝体绕流 　具体讲是指物体对来流影响不可忽略的情况. 除非是不可压流 , 此类问

题的描述方程一般是变系数的. 这方面研究由 Kovasznay 关于均匀流的讨论开始[34 ] , 他将

脉动线性地划分为涡、声、热三种运动模式 , 每种模式独立存在 , 涡脉动速度因无散度而不

产生压力脉动 , 涡、声耦合只在边界处存在. 但在非均匀流中 , 涡、声之间存在线性作
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用[35 ] . Goldstein 提出一种统一的速度分解方法[36 ] , 对等熵流 , 脉动速度可分解为两部分 :

(1) 势脉动速度 ý Á , 它与非定常脉动压力对应因而称为声脉动速度并满足变系数、非齐

次输运波动方程 ; (2) 涡相关的脉动 u [ I ] , 场内任一点处此类脉动均由来流涡脉动与时均

流的 Lagrangian 坐标唯一确定. 这样干涉噪声的求解就简化为求解一波动方程的边值问题.

一方面 , 涡相关的脉动是场内势脉动的源 , 另一方面 , ý Á 还与 u [ I ] 在边界处耦合而相互作

用. u [ I ]在上游远处趋于纯的涡脉动 , 而在场内则失去无散特性 , 所以 ý Á 也称为非均匀流

与物体引起的来流涡脉动畸变. 这种理论较适合于涡声问题 , 对声控流动问题是不适用的.

在粘性流中物面存在滞止点 , 时均流Lagrangian 坐标在这样的点及整个物面与尾迹上是

奇异的 , 由于 Goldstein 得到的涡相关脉动 u [ I ] 正比于此种坐标梯度 , 所以相应的涡脉动亦

即上述波动方程的边界条件也是奇异的. Atassi & Grzedzinski[37 ]注意到速度在物面不存在奇

性 , 所以引入另一势脉动 ý Á
～

消除涡脉动奇性 , 即将速度分解为 : (1) 包含势脉动 ý Á
～

的

脉动涡 , 其中 ý Á
～

由来流扰动和时均流参数决定 , 涡速度本身在物面和尾迹上满足无滑移

条件 ; (2) 与 Goldstein 相同的势脉动 , 但输运波方程源项是新定义的涡脉动的函数. 利用这

种分解方法 , 文 [38 ] 对负载叶片的三维非定常涡流气动力响应做了频域分析 , 而文 [ 39 ]

则由此直接计算了翼型及叶栅在三维阵风干扰下的声辐射. 但 Caruthers & Dalton[40 ]发现上

述方法并不能有效地消除脉动涡线性分量的相位奇性 , 而求解过程又相当复杂 , 如势脉动差

( ý Á - ý Á
～

) 在无穷远处不再满足无反射边界条件等. 他们发现 , 在数值方法中尽管计算

网格加密时时均流速度趋于零 , 但一般并不严格为零 , 即数值上一般没有奇性 , 且数值结果

的网格疏密敏感性较弱 , 所以数值处理此类问题时可不考虑脉动涡的奇异性.

上面阐述了来流扰动与物体作用产生脉动力和噪声的分析方法及理论进展 , 有关涡、声

模式划分及其作用的数学描述下面还将涉及. 至于湍流边界层与尾涡脱落噪声 , 更多的工作

是建立在 FW - H 方程基础上[41～43 ] , 通过建立涡与脉动力之间的关系获得声场. 要利用上

述速度分解理论处理此类问题则首先需得到边界层涡流或尾涡脱落的近似解析或数值解 , 但

目前仍未见这方面的工作.

312 　声学控制翼型流动

较早发现一定频率和强度的声波可以改变边界层转捩特性的是 Schubauer & Skrams -

tad[44 ] ; 而 Collins[45 ,46 ]最先利用外部声波控制机翼附面层分离从而提高了升力 ; 80 年代后

Ahuja[47 ]等系统研究了采用内部和外部声波激励翼型绕流的效果 , 为走向实用打下了基础 ;

Zaman[48～50 ]指出声波最佳频率与实验风洞横向声学共振频率有关 ; 国内的董国平等[51 ]对来

流脉动下大攻角翼型绕流声控问题进行了详细的实验研究 ; Hsiao 等[52 ]通过内部声波作用于

边界层从而提高了声控效率.

声学控制翼型绕流理论研究的重点是 : (1) 声波的最佳频率 (范围) 与流场的关系 ;

(2) 声压阈值 (具有声控效果的最低声压值) 与流场的关系 ; (3) 声波与流场作用的机理

———入射声波是作用于层流边界层 , 或是分离气泡外剪切层 ; 还是作用于湍流中的涡 ?通过

对这些问题的分析可以探讨不同雷诺数或气流入射角下的声控效果.

Zaman[48～50 ]的一系列实验主要是在低 Re 数下进行的. 结果表明对流动起控制作用的

是声振速度而非声压 , 所以在实验共鸣腔内 , 翼型处于共振速度最大值节点时升力提高最
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大 ; 低 Re 数时分离前的层流边界层是稳定的 , 所以声波的作用与分离气泡外自由剪切层有

关 , 加入的扰动主要是在自由剪切层下游得到放大 , 在上游层流边界层及下游充分发展湍流

中作用不明显 ; 流动入射角α较小、翼型吸力面只发生层流分离时 , 声压级只需高出环境

几个分贝 (dB) 即可有效地控制分离 , 最佳声波频率约 : S t Re ≈ 0 . 02～ 0 . 03 ; 随着α增

大流动进入完全分离的失速状态 , 在低 Re 数流中此种分离由分离气泡占据整个弦长形成 ,

此时升力需在很大的激励下才能得到提高 , S t 也相应变大 ; 在失速点附近 , 增加声振幅可使

分离气泡破碎或尺度变小 , 这样升力提高的趋势就会突然中断.

董国平等[51 ]的工作是针对较高 Re 数并有周期脉动来流的情况进行的 , 实验中流动基本

上处于湍流状态 , 结果表明来流脉动提高了激励声波的阈值而其频率对声控效果基本没有影

响. 更高 Re 数下的声控实验很少 , 可以预计 , Re 数越高则声控效果越弱.

一般认为声学控制流动的理论核心是涡流中不稳定波的受迫激发及其与声波的耦

合[4 ,5 ] . 物面 (尤其是锐缘 , 如翼型前、后缘 , 射流喷口等) 是能量从声波向涡波转化的中

介. 在无粘流理论中这个中介是指消除锐缘奇异性的非定常 Kutta 条件 ; 若考虑粘性 , 声波

在前缘是通过一个称为 Stokes 波的涡波与边界层不稳定波相匹配的. 根据 Zaman[50 ]关于声

波是作用于分离区外自由剪切层这一认识 , 文 [53 ] 对剪切流中涡、声非线性作用进行了摄

动分析 , 认为激励声波强化了各向异性大涡生成高阶涡的过程 , 从而加强了主流与分离区之

间的能量输运并促使流动再附.

4 　涡、声干扰理论简述

现有的涡、声干扰理论主要有 : (1) 气动声学比拟理论 , 它较成功地解释了射流和叶轮

机械噪声问题 ; (2) 自由剪切层或边界层对声波的感受性理论 , 它是声学控制流动的理论基

础 ; (3) 声学整流理论 ; (4) 可压缩湍流的涡、声作用机理 , 其核心是速度矢量关于涡、声

模式的分解 (如 Goldstein 的速度分解[36 ] , Stokes - Helmholtz 分解等) .

文献 [4 , 5 ] 有关于前三个理论较详细的总结 , 本文对声学比拟理论的某些方面作些补

充 , 然后着重对可压缩湍流中的涡、声作用作一阐述.

411 　气动声学比拟理论

将 Navier - Stokes 方程重新组织成波动方程的形式 , 即

□ρ ≡52ρ
5 t2 - c2

0 ý 2ρ =
52 T ij

5 x i5 x j

其中源项表示涡度较集中的不可压流区域 , 波动算子描述了不可压流动产生的声波运动 , 这

就是气动声学比拟理论的基本框架[1 ] .

Lighthill (1952) [1 ]得到的湍流与声之间的能量统计关系要求知道某种参量的脉动平均

值 , 如 Lighthill 应力张量的延迟时间 - 空间四阶协方差. Proudman (1952) [54 ]利用这种方法

在某些统计假设条件下得到各向同性湍流单位体积声功率估计式为 ( r 为源位置矢量) :

ps =
ρ0

4πc5
0∫U d r

其中声源

U =
54

5 T4 Px x , x x ( r) , 　Px x , x x ( r) =〈( u2
A u2

B -〈 u2〉) 〉
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uA , uB 为 A , B 两点处沿观察方向的速度分量 , T 为延迟时间. 在此基础上 , Lighthill

(1993) [55 ]未作任何统计假设而建立了上述四阶协方差和二阶协方差与湍流平滑因子 k =

〈 u4〉/〈 u2〉2 之间简单的关系

〈 u2 ( x ) u2 ( x + r) 〉-〈 u2 ( x ) 〉2

〈 u ( x ) u ( x + r) 〉2 ( k - 1)
= 1

其中 x 为观察点矢量. 基于这一关系 Lilley (1994) [56 ]结合 Sarkar & Hussaini (1993) [57 ]关于

湍流噪声直接数值模拟的结果重新研究了 Proudman 的工作 , 得到总声功率估计式为

ps = αρ0 U 8/ ( L c5
0)

其中 Proudman 常数α与湍流平滑因子和速度的二阶空间协方差有关. Zhou 等[58 ]通过实验

确定了高 Re 时的α , 并证明了 Lighthill 所建立的关系和 Lilley 分析的正确性.

对各向同性湍流声学特性研究的一个基本假设是源域的密度ρ0 为常数 , 其 Lighthill 应

力张量可简化为 T ij ≈ρ0 U i U j ( U i 为不可压速度) , 这显然是低 M a 流动下的一种近似.

Hardin & Pope[59 ]将各参量分解为

u i = U i + u i′　　p = P + p′　　ρ = ρ0 +ρ1 +ρ′

其中 u′i , p′,ρ′为不可压缩量 U i , P ,ρ0 基础上的可压缩脉动. 声源区的湍流并非完全是不

可压的 , 与不可压压力变化 P 相应地还存在密度变化ρ1 , 此称为水力密度 , 所 以波动方程

应为

□ (ρ1 +ρ′) =
52

5 x i5 x j
[ (ρ0 +ρ1) U i U j ]

可见 Lighthill 声学比拟方程中包含了水力脉动而非仅仅是声学脉动 , 因有ρ1 ∝ x - 2 , ρ’∝

x - 1 , 在远场水力密度脉动ρ1 很快衰减因而只存在声学脉动ρ′. 由于

c2
0 ý 2ρ1 = ý 2 P = - ρ0

52

5 x i5 x j
( U i U j)

所以声学比拟方程应为

□ρ’= -
52ρ1

5 t2 +
52

5 x i5 x j
(ρ1 U i U j)

相对于原 Lighthill 方程而言 , 此方程源项包含了水力密度的时间导数项.

412 　可压缩湍流中的涡、声作用理论

Moyal (1952) [60 ]在研究可压缩均匀各向同性湍流谱时 , 在谱空间中将速度场分解为纵向

分量 (随机噪声) 和横向分量 (湍流) 两个部分 , 这实际上等价于物理空间中速度的 Stokes

- Helmholtz 分解 , 前者即通常意义上的声学量或可压缩湍流 , 后者则为不可压缩湍流或称

涡分量. 后来 Kovasznay (1957) [61 ]在物理空间内将均匀可压缩湍流线性分解为三种运动模

式 , 即声波运动、涡输运及热输运 , 这三种运动相互独立地存在 , 其间的相互作用仅存在于

边界处的耦合.

在线性分析的基础上利用摄动法可以研究涡、声弱非线性作用. Chu & Kovasznay[62 ]建

立了均匀流中三种运动模式非线性作用的摄动理论 , 给出可压缩湍流中涡、声作用的一些物
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理本质 , 从而为若干实验结果的解释奠定了理论基础. 在此基础上 Simcox[63 ]给出一阶声、

涡作用产生的二阶涡解. 至于非均匀流 , 文献 [ 53 ] 对剪切层中的弱非线性作用进行了讨

论 , 此时同阶脉动也因 (速度等) 梯度的存在而耦合 , 其间的弱非线性作用以质量型源、力

型源的形式出现于高阶摄动方程中 ; 声波所控制的是各向异性大涡 , 二者之间的频率存在简

单关系ωΩ/ cr = ωp/ c0 (ωΩ为涡圆频率 ,ωp 为声波圆频率 , cr 为涡相速度) , 其二阶生成涡的

频率近似于一阶声波频率 ; 声压级对声控效果的影响成指数型关系并存在一阈值 , 低于此值

后声波与涡之间的作用是微弱的. 另一个非常重要的工作是由 Tatsumi & Tokunaga[64 ,65 ]完

成的 , 他们讨论了压缩波、膨胀波、接触间断之间的相互作用 , 认为异簇波作用会改变波的

幅值、相速度及其传播方向 , 而同簇波作用时波发生合并.

关于涡、声干扰的完全非线性分析 , 这里首先介绍 Doak[66 ,67 ]建立的非均匀流中动量势

气动声学统一理论. 这个理论有两个特点 , 一是将动量密度ρu 而非质点速度 u 作为自变量 ,

并对之作 Stokes - Helmholtz 分解 , 结合连续方程后涡运动模式直接从声、热运动中分离出

来 ; 二是关于声、热运动的划分依赖于预先的定义. 从 Doak 的理论可以得到已有的声学比

拟方程 , 且数学处理比较简洁 , 但在某些情形下此理论并不适用. 首先 ,ρu 的无散有旋分量

并不是严格意义上的涡旋动量密度 , 无旋的速度场也可能存在有旋的动量密度分量 , 特别是

近弯曲边界或高 M a 数流动 ; 其次 , 声、热模式的划分依赖于线性化或摄动分析[68 ] , 在完

全非线性情形下二者不可严格区分.

对低 M a 数可压缩均匀各向同性湍流中的涡、声干扰问题已有一些系统的研究. 在气动

声学比拟理论一节中已讨论过此种情形下声功率估计的一系列理论 , 那是将流场视为不可压

涡场 , 而对可压缩性引起的声学运动及涡演化特性、湍流模式理论中胀压相关项的模化等问

题 , Erlebacher , Sarkar , Hussaini , Kress[69～71 ]以及 Blaisdell[72 ]等均进行了杰出的理论与数值

分析研究. M a 数较低时一般将流动视为不可压 , 其速度的散度随时间变化保持或近似保持

为零 , 在气动声学比拟理论中仅仅作为远场声波的声源 , 近场中的声波运动被忽略或被笼统

地归入 Lighthill 应力源. 但分析表明 , 即使 M a 数很低且初场是纯粹的涡度场 , 速度散度也

会在与 M a 数同量级的时间尺度内迅速增大. Erlebacher 等[69 ]针对此问题发展了一种逼近理

论 , 通过变量分解将原问题划分为两个简单的子集 , 一个是不可压涡运动方程 , 此子集被认

为是已知的 ; 另一个子集则为可压缩运动发展方程 , 对此方程可按 M a 数展开 , 由此建立一

初值问题并讨论初始条件对湍流中涡、声运动结构及其动力学特性的影响 , 根据分析结果将

初始条件进行分类并预测湍流的总体特征.

若 M a ν 1 , 声速远大于流体运动速度 , 则声学时间尺度 O ( M a) 就比运动时间尺度

O (1) 小得多 , 且 Re 数很大时此二者均比粘性时间尺度小 , 这样 , 无量纲速度和压力可作

这样的分解 :

u = u I + uc , 　P = 1 + p = 1 +γM a2 p I + pc 　( ‖p ‖ ν 1 ,δ = O ( M an) )

其中 u I , p I 满足不可压 N - S 方程 , u I 是有旋无散的 : ý ·u I = 0 , 而 p I 有 : ‖p I ‖≈

O ( ‖u I ‖2) , 其变化的时间尺度是运动时间尺度 , 因而在所讨论的声学时间尺度上可认为

是常量 ; uc , pc 为可压缩性产生的速度、压力分量 , 满足完全可压 N - S 方程减去不可压 N

- S 方程后得到的方程 , 此方程在时间尺度上的低阶截断式为线性声波方程 , 压力与速度的
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耦合只由初场实现 , 在此截断近似中保持无旋. 所以 , 在运动时间尺度上 ý ·u ≈ 0 , 但在

声学时间尺度上 ý ·u = ý ·uc 与时间导数项相平衡. 总之 , ý ·u 在短时间内可有较大的

变化而在长时间上平均时则趋于零.

即使初场中的 uc 完全是无旋的 , 随着时间的演变 uc 并不保持这一性质 , 在较短的时间

内由于可压缩性而产生的涡量ωc = ý ×uc 与体积变化率 d = ý ·u 之间满足关系 :

ωc
iω

c
j = O ( M a2) �d2

即 ý ×uc ≠0 , 只不过它的量级很小 , 所以可压缩性对涡场的影响要比对声场的影响小得

多.

Erlebacher 等[69 ]按声学脉动压力与不可压流脉动压力间的相对大小将初场分成两类并讨

论了涡场与声场的量级关系. Sarkar [70 ]通过数值模拟证明对中等 M a ( < 0 . 5) 上述分析也成

立 , 并且数值结果显示出经过若干个声学时间尺度后声学量的幅值逼近于一个平衡值 , 此时

可压缩性引起的动能与势能相等 , 这种能量均分性质一般只在无耗散线性系统中才有 , 而此

处非线性、低 M a 数耗散湍流中也有这种关系 , 所以它是涡、声干扰的一个重要特征.

5 　数值模拟在涡、声干扰研究中的应用

计算流体动力学已得到快速发展 , 这种趋势不可避免地渗透到涡、声干扰研究之中. 相

比于流体动力学所侧重的问题来说 , 涡声干扰问题除了要了解声源区域的流动特性外 , 还要

探讨远场声波的方向和谱能量分布 , 这要求数值方法在全场都有一致的精度. 涡、声干扰所

涉及的波数和频率范围也扩大了 , 这就对计算方法提出了更高的要求 , 表现在差分格式上就

是要求格式具有尽可能小的频散、耗散误差和各向异性 ; 为使计算中波在传播一定距离后不

失真 , 格式还应尽量保持原控制方程的色散关系 ; 边界条件也很重要 , 在远场需进行无反射

处理 , 在固壁则需防止非物理寄生反射波的产生[73 ,74 ] .

用数值方法处理涡、声干扰问题在发达国家的航空工业研究部门已得到一定的发展. 近

年来 IU TAM、NASA、AIAA 召开的一系列国际会议以及 AIAA Journal , Journal of Computa2
tional Physics 等权威性刊物均有关于涡声问题数值分析的文章发表 , 内容涉及射流噪声、混

合层噪声、边界层噪声、固体表面对声波的散射和屏蔽等. 这方面的研究不仅停留在方法

上 , 其程序已被成功应用于射流声学比拟理论研究. 涡声数值模拟的目的还在于为降噪提供

依据 ; 现有降噪方法 (如针对射流噪声设计的混合器式引射器喷管或加声衬材料的喷管等)

均不可避免地降低了气动性能并增加了重量 , 涡声模拟应将气动声学、气动性能 (甚至包括

颤振等其它特性) 等结合在一起从而进行优化分析和设计. 在声学控制流动数值分析方面的

工作还刚刚开始 , 最近Lu 等[75 ]对翼型尾缘声、涡作用进行了数值模拟 , 结果也是令人鼓舞

的.

关于涡、声干扰数值模拟中的若干关键问题已有过许多工作 , 如关于物理问题的分类、

控制方程的提法、针对中等马赫数流动的中心差分型格式及其优化 , 针对高马赫数流的迎风

型差分格式及其多维格式的设计等等 , 但总的来讲还有很多工作要做 , 关于这一点将另文阐

述.
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SOME AD VANCES IN RESEARCH ON VORTEX
AND SOUND INTERACTION
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Abstract 　In this paper , the recent researches on sound produced by vortex motion and flow con2
t rol by acoustic excitation are reviewed , and some theories of vortex & sound interaction in com2
pressible turbulence are summerized. Finally the application of numerical simulation in this area is

discussed.
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