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摘　要：采用雷诺平均 N-S 方程数值模拟了长深比L/D=12的空腔流动，分别计算了 0.85Ma 和 1.5Ma 两种速度下的流场，得

到了空腔内压力、速度、涡量等分布图，分析了空腔内部流动特性。从计算结果可以看出，空腔流动明显表现出过渡式空

腔流动特性，空腔前缘和后缘都有明显的涡流区域，而且当来流速度不同时，空腔内部流动分别表现出了闭式-过渡式和

开式 - 过渡式的空腔流动特性。
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空腔流动广泛存在于航空工程领域，如飞机的起落架

舱流动和内埋式武器舱流动等都可以看作是空腔流动。空

腔流动是一种复杂的流动现象[1-4]，涉及到边界层分离、剪切

层不稳定、漩涡、激波和声辐射等，空腔内剧烈的压力、速度

脉动和由此产生的气动噪声使结构承受较大的非定常载荷，

可导致结构变形、疲劳，对飞行器的气动特性、结构稳定性和

可靠性十分不利，影响飞行安全，因此，研究空腔的流动特性

具有较大的工程意义。

空腔流动特性主要取决于腔体长度与深度的比值（长

深比，L/D）和流动速度。20 世纪 80 年代，Stallings R L 

等[5，6] 人对不同流动速度下不同长深比的空腔流动特性做

了一系列实验，将空腔流动归纳为闭式（L/D>13）、过渡式

（10<L/D<13）和开式（L/D<10）3 种类型。随着数值手段和

实验手段的不断发展，众多学者对空腔流动做了更为深入的

研究。根据空腔长深比的不同，不同类型的空腔流动特征如

下：（1）闭式空腔流动，如图 1（a）所示，空腔来流剪切层在

前端发生膨胀，接着在中部撞击舱底板，在空腔前、后部分

形成 2 个小漩涡，压力先降低再升高形成压力平台，压力分

布变化较大。（2）开式空腔流动，如图 1（b）所示，空腔深

度大，流动脱离空腔前缘后并未触及空腔底部，剪切层跨过

空腔，与后壁碰撞，整个空腔形成一个漩涡，静态压力先降

低然后逐渐增加到后壁最大值。整个压力分布较为均匀。 

（3）过渡式空腔流动，如图 1（c）和 1（d）所示，这种流动介

于开式空腔流动和闭式空腔流动之间，流动在脱离前缘后膨

胀并发生分离，一部分向下并折回前缘形成涡流，一部分气

流继续向后缘运动，与底部碰撞后脱离，形成一个涡流，最后

与上层气流一道撞击后缘后流出，压力从前缘单调的增加到 

后缘。

图 1　空腔流动分类

Fig.1　Cavity flow types

本文采用数值手段研究了过渡式空腔流动的特性，通

过求解基于 SST k-ω[7] 湍流模型的雷诺平均 N-S 方程，选取

了 0.85Ma 和 1.5Ma 两个速度，对 L/D=12 的空腔流动进行

数值计算和分析。

1 数值计算方法
通过引入时均项和脉动项，可得到雷诺平均 N-S 方程，

如式（1）和式（2）：

 （1）
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本文计算雷诺平均 N-S 方程采用的湍流模型是 

SST k-ω，湍流动能和耗散率方程如式（3）和式（4）：

 （3）

 （4）

2 计算结果及分析
2.1 0.85Ma 的空腔流动计算结果

流场的计算参数如下：空气来流方向为 +X 向，来流马

赫数为 0.85，相应的基于深度 D 的雷诺数为 6.16×106，坐标

原点在空腔底部中心，来流方向计算区域为（-30D， 30D），

深度方向计算区域为（-10D，D）。边界条件的设定为：空

腔壁面均设置为无滑移绝热壁面边界，来流入口处一段壁

面设置为滑移绝热壁面边界，其余边界均设置为远场压力 

边界。

整个流场区域采用分块结构化网格进行划分，靠近

壁面第一层网格的厚度约 5×10-6D，保证近壁面网格的

无量纲距离 y+ 在 100 的数量级，空腔区域做了适当加密

处理，计算区域网格均为六面体单元。采用 Ansys Fluent

软件求解非定常雷诺平均 N-S 方程，采用的湍流模型是 

SST k-ω。

图 2 ～图 4 给出了空腔的瞬时流场计算数据，分别是

X 向速度分布云图、总压分布云图、Z 向涡量分布及流线 

云图。

可以看出，气流到空腔前缘后，出现明显的分离，形成

较大的分离涡，气流在空腔中后部撞击到底面，附着到底面，

在气流到达后壁面之前，气流再次分离并流出空腔。气流在

前缘分离后，形成一个明显的负压区，随着气流在底部重新

附着，压力随之上升，流动向后缘流动，气流在后缘再次压

缩，压力逐渐上升。从压力云图和流线可以看出，随着距离

空腔深度方向的距离增加，流动迅速恢复到远前方来流的状

态，表现出明显的闭式 - 过渡式空腔流动特征。
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Fig.4　Contours of Z axis instantaneous vorticity and streamline

2.2 1.5Ma 的空腔流动计算结果

流场的计算参数如下：空气来流方向为 +X 向，来流马赫

数为 1.5，相应的基于深度 D 雷诺数为 10.8×106，坐标原点在

空腔底部中心，来流方向计算区域为（-30D，30D），深度方向

计算区域为（-10D，10D）。边界条件的设定为：空腔处壁面

均设置为无滑移绝热壁面边界，来流入口处一段壁面设置为

滑移绝热壁面边界，其余边界均设置为远场压力边界。

整个流场区域采用分块结构化网格进行划分，靠近壁

面第一层网格的厚度约 2×10-6H，保证近壁面网格的无量纲

距离 y+ 在 100 的数量级，空腔区域做了适当加密处理，计算

区域网格均为六面体单元。

这里给出了空腔的瞬时流场计算结果，图 5 ～图 7 分

别是 X 向速度分布云图、总压分布云图、Z 向涡量分布云图

和流线。

可以看出，气流到空腔前缘后，出现明显的分离，形成

一个较大的涡，气流在空腔中后部撞击到底面，附着到底面，

在气流到达后壁面之前，气流再次分离并流出空腔。气流在

前缘分离后，形成一个明显的负压区，随着气流在底部重新

附着，压力随之上升，流动向后缘流动，气流在后缘再次压

缩，压力逐渐上升。从压力云图和流线可以看出，随着距离

空腔的距离增加，流动很快恢复到远前方来流的状态，表现

出明显的开式 - 过渡式空腔流动特征。与马赫数为 0.85 时

的流场相比，马赫数增加到 1.5 后，腔内流动向开式腔流动

过度的趋势更加明显。
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Fig.5　Contours of X axis instantaneous velocity
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3 结论
长深比 L/D=12 的空腔的流动明显表现出过渡式空腔

流动特性，空腔前缘和后缘都有明显的涡流区域，马赫数为

0.85 时，空腔内流动表现出明显的闭式 - 过渡式空腔流动特

征，马赫数为 1.5 时，空腔内流动表现出明显的开式 - 过渡

式空腔流动特征。 
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