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摘暋要:空腔流动中包含着丰富的涡结构相关物理现象,开展空腔流动中的涡动力学分析能够为相应的流动

控制和降噪提供理论依据。采用直接数值模拟获得开式空腔流动的高精度流场数据,用拉格朗日拟序结构识

别流场中的涡结构,并结合Q判据和涡量通量分析,对空腔中涡的生成、脱落、对流以及撞击破裂过程展开研

究,分析其动力学特性。结果表明:在一个流动周期内,拉格朗日拟序结构的卷起与脱离伴随着前缘涡的生成

与脱落,向下游发展;拉格朗日拟序结构在后缘点的破裂伴随着Q 与涡的破裂;空腔内部的主涡则在整个流动

周期内都维持相对稳定状态。
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Abstract:Theopencavityflowcontainsvariousphysicalphenomenarelatingtovortexstructures.Thestudyon

thevortexdynamicsintheopencavitycanprovidetheoreticalinsightsintoflowcontrolandnoisereduction.Di灢
rectnumericalsimulationisperformedtoobtainhighorderaccuracyflowfieldoftheopencavity.Thevortex

structuresareidentifiedusingtheLagrangiancoherentstructures.TogetherwiththeQ灢criterionandvorticity
fluxanalysis,theformation,convection,impingementandsplitofthevortexinthecavityisstudiedandthedy灢
namicalcharacteristicsarerevealed.Resultsshowthatinaflowcycle,therollingupandsheddingofLagrangian

coherentstructuresattheleadingedgecorrespondstotheformationandsheddingofthevortexdevelopeddown灢
stream;andatthetrailingedgethesplitofLagrangiancoherentstructurescorrespondstothesplitofQand

Vortex.Themainvortexinthecavityremainsstableduringthewholeperiodoftheflow.
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0暋引暋言

空腔流动是流体力学的经典流动问题,包含丰

富的涡结构相关的物理现象,例如剪切层中涡的卷

起与撞击、涡与剪切层相互作用、涡声的产生与传

播等。同时空腔流动具有较强的实际应用背景。
在航空航天领域,剪切层内的涡与剪切层及空腔拐

角相互作用产生的强烈噪声不仅影响身体健康,更
会导致飞行器结构疲劳,危及飞行安全,是目前迫

切需要解决的问题。自20世纪50年代起,空腔流

动尤其是空腔流致噪声得到了大量研究[1灢3]。空腔

流致噪声与来流参数、空腔几何形态等密切相关。

J.E.Rossiter[4]通过系列实验总结得到 Rossiter
半经验公式,能够很好地预测辐射噪声的振荡频率

与来流马赫数的关系。通过 H.H.Heller等[5]、

C.K.W.Tam 等[6]的完善,公式预测范围和精度

得到进一步提高。空腔流致噪声的动力学过程为:
涡扰动在剪切层中不断增长,涡撞击空腔后缘产生

声波,声波扰动向上游传播,声波扰动到达前缘诱

导产生新的涡扰动[3]。该动力学过程的一个关键

问题是涡量扰动和压力脉动之间如何相互转化。

M.V.Morkovin等[7]研究了压力信号转化为涡量

扰动的物理机制;Y.P.Tang等[8]对涡-边缘相互

作用的形式进行了区分,对涡波转化压力波的物理

机理作出了相应的阐释;万振华[9]借助涡量及拟涡

能的时空演化分析了空腔中涡结构撞击后拐角产

生压力脉动的动力学过程。空腔中的涡结构作为

噪声的主要来源,其动力学过程对空腔流动特性及

噪声的产生和传播起着重要作用,开展空腔流动中

的涡动力学分析能够为相应的流动控制和降噪提

供理论依据。
识别流场中的涡结构是开展涡动力学分析的

关键步骤。目前存在诸多涡判据[10灢11]可用来识别

流场中的涡结构,但仍没有公认的涡的严格定义。
既往的涡动力学研究大多采用欧拉框架下的分析

工具例如闭合流线、涡量、Q 判据、准则等识别流

场中的涡,然而这些方法通常仅使用某瞬时流场的

速度或速度梯度提取涡结构,揭示的是流动的瞬时

状态,缺失了动力学系统中与时间相关的信息,无
法准确反映流动结构的历史累积效应以及相应的

动力学特性。另外欧拉框架下的判据通常不具有

客观性,即流场结果会随参考系改变而改变。

近年来,拉格朗日方法在复杂流动系统的动力

学分析及涡识别方面取得了较大进展[12]。拉格朗

日方法在时空相空间内跟踪流体粒子运动,能够客

观地揭示非线性动力系统的动力学特性和流动机

理。基于拉格朗日拟序结构(LagrangianCoherent
Structures,简称LCS)识别流场中的涡结构并研究

其时空演化规律,能够揭示开式空腔中的拉格朗日

涡的动力学特性。
本文采用拉格朗日拟序结构,并结合Q 判据

和涡量通量分析,对开式空腔流动中涡的生成、脱
落、对流以及撞击破裂过程展开研究,分析其动力

学特性,为流动控制及降噪提供理论依据。

1暋数值分析方法

1.1暋高精度流场计算方法

通过求解非定常可压缩 Navier灢Stokes方程

(简记为 N灢S方程)对空腔流动进行直接数值模

拟,守恒形式的无量纲 N灢S方程为

毠t氀+毠i(氀vi)=0 (1)

毠t(氀uj)+毠i(氀uiuj+p毮ij)=1
Re毠i氁ij (2)

毠tE+毠i(ui(E+p))=1
Re毠i(氁ijuj+q·i) (3)

其中,

E= p
毭-1+1

2氀uiui (4)

氁ij =毺(uij +uji)-2
3毺毠kuk毮ij (5)

q·i= 1
(毭-1)M2

毺
Pr毠iT (6)

粘性系数的Sutherland公式为

毺=T3/2 1+C
T+C

,C=110.4K
T*

曓
毠iT (7)

N灢S方程的对流项和粘性项分别采用五阶

WENO格式和六阶中心差分格式进行离散。时间

项采用三阶TVDRunge灢Kutta格式求解获得高精

度非定常无量纲流场数据。

1.2暋拉格朗日拟序结构

拉格朗日拟序结构是基于追踪流体粒子运动

而提取的流场中主导流动的吸引性、排斥性或者强

剪切拟序结构,是流动的“骨架暠[12],目前已被广泛

应用于流动分离[13]、涡动力学[14]、生物流 体 力
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学[15]等。诸多方法可以用来提取流场中的 LCS,
其中有限时间李雅普诺夫指数(FiniteTimeLya灢
punovExponent,简称 FTLE)是被广泛应用的一

种方法。对于在非自治系统

x·=u(x,t) (8)
中运动的粒子,FTLE可以衡量相邻的两个粒

子在一定时间间隔后的分离程度。FTLE的计算

基于流动映射Ft
t0

(x0)暶x0曻x(t,t0,x0),即初始

时刻t0 位于x0 处的粒子与其在t时刻位置x(t,

t0,x0)之间的映射关系。基于流动映射的梯度,我
们可以计算得到FTLE如下

氁t
t0
(x0)= 1

旤t-t0旤
ln 毸max(

殼

Ft
t0

(x0)T

殼

Ft
t0

(x0))

(9)
式中:毸max为矩阵的最大特征值。

在实际计算中,FTLE既可以前向时间积分也

可以逆向时间积分,对应的 FTLE的嵴分别捕捉

流场中的前向 LCS(pLCS)和逆向 LCS(nLCS),

pLCS通常是流场中的排斥性结构,nLCS则通常

是流场中的吸引性结构。H.Yangzi等[16]采用

pLCS和nLCS的边界识别拉格朗日涡边界并追踪

涡运动,本文采用该方法对空腔中的拉格朗日涡结

构进行动力学分析。

1.3暋Q判据

欧拉 框 架 下 常 用 来 识 别 涡 的 一 种 方 法 是

J.C.R.Hunt等[17]提出的Q 判据。速度梯度张量

可以分解为对称的应变率张量S和反对称的涡张

量毟,即

殼

u=S+毟 (10)

式中:S=1
2

(

殼

u+

殼

uT),毟=1
2

(

殼

u-

殼

uT)。

Q 值的定义即为

Q=1
2 旤毟旤2-旤S旤( )2 (11)

在流场中Q 值为正的地方,也即涡张量对流

体变形的贡献大于应变率张量贡献的区域被识别

为涡。Q 判据具有伽利略不变性,但在旋转或加速

参考系中则不能正确进行涡识别。对于本文中的

开式空腔流动,参考系不存在旋转或加速,Q 判据

能够给出涡的正确描述,因而被用来与 LCS识别

的拉格朗日涡对比验证,并描述相应的涡动力学。

2暋数值计算及验证

2.1暋计算模型及设置

本文直接数值模拟的空腔流动计算域及空腔

附近网格如图1所示,其中空腔长深比为2暶1,各
项无量纲长度参数为

L=2D,Ll=7D,Lr=20D,Ly =20D (12)
腔外网格为810暳300,腔内网格为240暳120,

并在腔壁附近加密以捕捉边界层。空腔流动会产

生强烈的声波,为避免声波在边界的反射污染流

场,在计算域边界设置海绵层[18]吸收声波,从而获

得准确的高精度流场数据。海绵层的长度参数为

Li=3D,Lo=10D,Lt=10D (13)
本文针对亚声速流动开展研究,分析所用的流

场物理量均为无量纲量。空腔的流动参数设置为

Ma=0.8,Re=2500,Pr=0.7,其中雷诺数基于空

腔深度D。

(a)二维空腔流动计算区域示意图

(b)腔体附近网格分布

图1暋二维空腔流动计算域及网格

Fig.1暋Computationaldomainandmeshoftheopencavity

2.2暋计算结果及验证

本文直接数值模拟所用代码已在参考文献

[13,19]中得到很好验证。针对本算例,首先进行

网格收敛性验证。考虑一套加密网格,其中腔外网

格为1245暳470,腔内网格为400暳200,并比较两
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套网格下空腔底部(0.5D,0)和空腔外部(0,2D)
处的压力随时间变化。两套网格下压力变化基本

一致,如图2所示,可以看出:幅值和相位差别均很

小,说明本计算所用网格密度已经足够。

(a)空腔底部x=0.5D 处压力随时间变化

(b)空腔外x=0,y=2D 处压力随时间变化

图2暋网格收敛性验证

Fig.2暋Validationofgridconvergency

对空腔(0.995D,D)处的速度和压力脉动采

样分析,结果如图3所示,流动呈现出强烈的周期

性,且无量纲时间周期为T=3.75。对包含5个流

动周期的468个流场片段进行快速傅里叶变换

(FFT),采样点的频谱如图4所示。

图3暋速度及压力时间演化

Fig.3暋Timeevolutionofvelocityandpressure

图4暋空腔压力及速度脉动频谱分布

Fig.4暋Frequencyspectrumofvelocityand

pressureperturbationintheopencavity

从图4可以看出:主频St=0.668。

Rossiter给出的半经验公式[20]

Stn =fnL
U = n-毭

M +1/k暋(n=1,2,…) (14)

可见,图4得到的主频与式(14)中的第2模态

即St2=0.686吻合较好,而且与 K.Krishnamur灢
ty[21]的 实 验 结 果 频 率 St=0.656 吻 合 良 好。

Krishnamurty的实验纹影与直接数值模拟获得的

数值纹影对比如图5所示。

(a)Krishnamurty实验纹影

(b)数值纹影

图5暋实验纹影图与 DNS计算所得数值纹影对比

Fig.5暋ComparisonbetweenexperimentalSchlierenand

NumericalSchlierenfromDNS
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从图5可以看出:两者在定性上吻合良好,波
系结构较为一致。

3暋涡动力学分析

3.1暋流场基本结构

一个周期内的流线结构如图6所示,空腔内部

主要有四个回流区,它们构成了流场的主要拓扑结

构。在t=0.2T 时刻,空腔尾缘点处涡量等值面

撕裂,在t=0.8T 时刻在前缘开始形成闭合流线

结构,这些特征在欧拉框架下通常被看作涡破裂和

涡生成。然而流线和涡量都不具有客观性,所揭示

的流场结果会随参考系的变化而变化。另外瞬时

流态不能揭示涡结构的动态演化过程,其动力学特

性也无法揭示。因此接下来本文采用拉格朗日方

法对流场涡结构进行动力学特性分析。

(a)t=0

(b)t=0.2T

(c)t=0.4T

(d)t=0.6T

(e)t=0.8T

(f)t=T

图6暋空腔流动的流线及涡量分布

Fig.6暋Streamlinesandvorticitydistributioninthecavity

3.2暋拉格朗日涡动力学分析

对空腔流动的流场进行 FTLE的计算,积分

时长是影响计算结果的重要参数,通常随着积分时

长的增加,FTLE的嵴所提取的 LCS结构更加锐

利。因此在本文计算中,积分时长选取为一个时间

周期T=3.75,使得 FTLE的嵴能够准确捕捉到

流场中的LCS。一个周期内不同时刻的pLCS(红
色)和nLCS(蓝色)如图7所示,pLCS为排斥性结

构,附近的流体粒子被其排斥从而流向动力学特性

不同的区域;nLCS则为吸引性结构,在时空演化

过程中吸引周围来自不同动力学特性区域的流体

粒子向其聚集靠拢,因此pLCS和nLCS是不同动

力学特性区域的边界。涡结构作为流场中的拟序

结构,在涡边界内外,流动的特性存在差异,因而涡

边界可用LCS进行识别。将pLCS和nLCS包络

的闭合区域作为涡结构,两者交叉处的鞍点作为追

踪涡结构运动的特征点来分析拉格朗日涡的动力

学特性。

pLCS和nLCS包络区域形成的涡结构主要有

三个:空腔前缘点剪切层卷起后形成的涡,空腔后

缘点处即将发生撞击和撕裂的涡以及空腔右侧的

主涡。这与流线所揭示的四个主要回流区有所不

同,位于空腔右下拐角处的回流区栻和位于空腔左

侧的回流区栿未被 LCS揭示出来。由于 LCS揭

示的是拟序结构,能在一定生命周期内保持动力学
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及结构特征稳定,而回流区栿即使从流线观察不能

保持稳定的形态且无清晰边界,因此未被 LCS识

别出来;回流区栻位于空腔右侧底部拐角处,速度

较低,其靠近壁面的边界由于无滑移边界速度几乎

为零,吸引性或排斥性较弱,因而只有与主涡相交

的边界被LCS揭示出来,而完整的涡结构未被识

别出来。流场中Q 值大于零的区域如图7中灰黑

色区域所示。Q 值揭示的涡区域也主要有三个,即
空腔右侧的主涡和剪切层中卷起和向下游发展的

两个涡,与LCS包络所揭示的涡结构覆盖的区域

基本一致。空腔右下拐角处的角涡尽管被Q 值所

揭示,但强度较弱,且形态和边界不够清晰稳定。
流线揭示的回流区栿同样未被Q 所识别如图6所

示,表明空腔左侧尽管存在瞬时封闭流线,但不能

保持动力学稳定性及清晰边界,该回流区不能识别

为涡结构。综上,LCS与Q 值都清晰地揭示了空

腔流动的流场中存在的主要涡结构,而空腔右侧的

角涡则由于吸引性或排斥性较弱,未被 LCS识别

出来。
空腔右侧的主涡在整个流动周期中形态基本

维持不变,绕涡心顺时针旋转,周期与流场周期一

致。在运动过程中,空腔后缘点处剪切层中的涡撕

裂后,一部分流体被nLCS及pLCS包络并随主涡

运动进入到主涡中;同时主涡靠近剪切层一侧流体

被pLCS吸引靠近剪切层进入主流,随主流对流至

下游。
剪切层中的涡结构则经历了复杂的生成、增

大、脱落、对流、破裂等过程,其完整周期为流场中

压力和速度脉动周期的两倍,而且剪切层内两个涡

结构的完整运动动力学过程和特性是相同的。在

图7中,t=0.4T 时刻如图7(c)所示,剪切层中的

涡结构在空腔前缘点开始生成并逐渐增大直至

t=T时刻如图7(c)~图7(f)所示,从前缘点脱落

进入到剪切层中,并随主流一起向下游对流。在对

流过程中如图7(a)~图7(e)所示,涡结构发生形

变扭曲,并在t=T+0.8T 时刻如图7(e)所示,开
始撞击空腔后缘点,整个撞击过程中如图7(f)、图

7(a)、图7(b)、图7(c)所示,涡结构不断被空腔后

缘点撕裂,最终在t=2T+0.4T 如图7(c)所示,被
撕裂为两部分,一部分随主流在空腔外向下游流

动,另一部分则进入主涡部分随主涡在空腔内部

流动。

(a)t=0

(b)t=0.2T

(c)t=0.4T

(d)t=0.6T

(e)t=0.8T

(f)t=T

图7暋LCS及Q值分布

Fig.7暋LCSandQvaluedistributioninthecavity

696 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第10卷



前缘点和后缘点附近区域的涡通量为

殻=曇S
氊dA (15)

式中:氊为涡量。
剪切层中涡的生成、脱落、撞击和破裂时刻的

量化分析通过式(15)的时间演化特性分析给出,分
析结果与 LCS分析给出的特征时刻相互对照验

证。选取的前后缘点附近区域分别如图7中 A、B
所示,两个时间周期内的涡通量时间演化如图8所

示,注意在两个区域内涡通量都是负值。由 A 区

域内的涡通量时间演化可知:在t=0.35T 时刻,
涡通量开始逐渐积累增加,意味着涡结构开始形

成;在t=0.87T 时刻涡通量达到极大值并开始减

小,意味着此时涡结构开始从前缘点脱落。由 B
区域内的涡通量时间演化可知:在t=0.76T 时

刻,涡通量开始迅速增加并在t=1.12T 时刻达到

极大值,意味着从上游而来的涡结构开始对流至后

缘点处并撞击后缘点,随后涡通量开始减小,直至

t=1.43T时刻涡通量减小至极小值,此时涡结构

撕裂成为两部分,一部分随主流对流而下,另一部

分则进入空腔中的主涡内。以上基于涡通量的涡

结构动力学特性分析与 LCS分析结果基本一致,
印证了基于LCS分析涡动力学的准确性。

图8暋涡通量时间演化

Fig.8暋Timeevolutionofvorticityflux

4暋结暋论

(1)吸引性和排斥性拉格朗日拟序结构边界

的包络作为空腔流动中的涡边界,可有效识别出空

腔中形态基本维持不变的主涡和剪切层内发生复

杂动力学过程的涡。空腔右侧的角涡则由于吸引

性和排斥性较弱,未被识别出来。
(2)Q 判据以及涡量通量的时间演化分析表

明,在流动周期内,拉格朗日拟序结构在空腔前缘

点的卷起与脱离伴随着前缘涡的生成与脱落,并向

下游发展;拉格朗日拟序结构在后缘点的撞击破裂

伴随着Q 与涡的破裂。
(3)剪切层中的涡结构经历了复杂的生成、增

大、脱落、对流、破裂等过程,空腔内部的主涡则在

整个流动周期内都维持相对稳定形态。

参考文献
[1] RowleyCW,WilliamsDR.Dynamicsandcontrolofhigh

Reynoldsnumberflowoveropencavities[J].AnnuRev
FluidMech,2006,38(1):251灢276.

[2] 王显圣,杨党国,刘俊,等.空腔可压缩流致噪声问题研究

进展[J].实验流体力学,2018,32(3):1灢16.
WangXiansheng,YangDangguo,LiuJun,etal.Progress
ofresearchonnoiseinducedbycompressibleflowovercavi灢
ties[J].JournalofExperimentsinFluidMechanics,2018,

32(3):1灢16.(inChinese)
[3] 刘俊,蔡晋生,杨党国,等.超声速空腔流动波系演化及噪

声控制研究进展[J].航空学报,2018,39(11):022366.
LiuJun,CaiJinsheng,YangDangguo,etal.Researchpro灢
gressinwaveevolutionandnoisecontrolforsupersoniccav灢
ityflows[J].Acta Aeronauticaet AstronauticaSinica,

2018,39(11):022366.(inChinese)
[4] RossiterJE.Wind灢tunnelexperimentsontheflowover

rectangularcavitiesatsubsonicandtransonicspeeds[R].
MinistryofAviation,RoyalAircraftEstablishment,RAE
Farnborough,1964.

[5] HellerH H,HolmesDG,CovertEE.Flow灢inducedpres灢
sureoscillationsinshallowcavities[J].JournalofSound
andVibration,1971,18(4):545灢553.

[6] TamCK W,BlockPJW.Onthetonesandpressureoscil灢
lationsinducedbyflowoverrectangularcavities[J].Journal
ofSoundandVibration,1978,89(2):373灢399.

[7] Morkovin M V,ParanjapeSV.Onacousticexcitationof
shearlayers[J].JournalofFluid Mechanics,1971,19:

328灢335.
[8] TangYP,RockwellD.Instantaneouspressurefieldsata

cornerassociatedwithvorteximpingement[J].Journalof
SoundandVibration.1983,126:187灢204.

[9] 万振华.可压缩剪切流噪声的计算与机理研究[D].合肥:
中国科学技术大学,2013.
WanZhenhua.Thecomputationsandinvestigationsofcom灢
pressibleshearflownoise[D].Hefei:UniversityofScience
andTechnologyofChina,2013.(inChinese)

[10] HallerG.Anobjectivedefinitionofavortex[J].Journalof
FluidMechanics,2005,525:1灢26.

[11] ShulingT,YishengG,XiangruiD,etal.Definitionsofvor灢
texvectorandvortex[J].JournalofFluid Mechanics,

2018,849:312灢339.暋
[12] HallerG,Lagrangiancoherentstructures[J].AnnualRe灢

viewofFluidMechanics,2015,47:137灢162.
(下转第734页)

796第5期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋韩帅斌等:空腔流动的拉格朗日涡动力学分析



tomation&Instrumentation,2017(3):51灢54.(inChinese)
[8] D暞SaR,HendersonT,JensonD,etal.Designandexperi灢

mentsforatransformablesolar灢UAV[C]曃2017IEEEIn灢
ternational Conference on Robotics and Automation
(ICRA),IEEE,2017.

[9] KingryN,TowersL,LiuYC,etal.Design,modeling
andcontrolofasolar灢poweredquadcopter[C]曃2018IEEE
International Conference on Robotics and Automation
(ICRA),IEEE,2018:1251灢1258.

[10] HoffmannKA,ChiangST.Computationalfluiddynamics
forengineers[M].Wichita,KS:Engineering Education
System,1993.

[11] 王允良,高永,侯志强.无人飞行器外形布局设计及其气动

特性计算分析[J].海军航空工程学院学报,2011,26(4):

361灢364.
WangYunliang,GaoYong,HouZhiqiang.Shapelayout
designandaerodynamiccharacteristicscalculationofun灢
mannedaerialvehicle[J].JournalofNavalAeronautical
EngineeringInstitute,2011,26(4):361灢364.(inChinese)

[12] 王璐,王云,马成宇,等.旋翼推进式无人飞艇气动特性分

析[J].飞行力学,2018,36(1):8灢15.
WangLu,WangYun,MaChengyu,etal.Aerodynamic
characteristicsanalysisofrotorpropulsionunmannedairship
[J].FlightMechanics,2018,36(1):8灢15.(inChinese)

[13] HolmanD M,BrionnaudR M,Mart湭nezFJ,etal.Ad灢

vancedaerodynamicanalysisofthe NASA high灢lifttrap
wingwithamovingflapconfiguration[C].30thAIAAAp灢
pliedAerodynamicsConference,2012.

[14] DucrosF,NicoudF,PoinsotT.Wall灢adaptinglocaleddy灢
viscositymodelsforsimulationsincomplexgeometries[C].
Proceedingsof6thICFDConferenceonNumericalMethods
forFluidDynamics,1998:293灢299.

[15] ThibaultS,HolmanD,GarciaS,etal.CFDsimulationof
aquad灢rotorUAVwithrotorsinmotionexplicitlymodeled
usinganLBMapproachwithadaptiverefinement[C]曃55th
AIAAAerospaceSciencesMeeting,2017:583.

作者简介:
阮永井(1993-),男,硕士研究生。主要研究方向:飞行器

设计。

王暋琦(1963-),男,博士,教授。主要研究方向:飞行器结构

优化。

邹暋森(1993-),男,硕士研究生。主要研究方向:飞行器

设计。

陈金铭(1995-),男,硕士研究生。主要研究方向:飞行器气

动设计。

(编辑:马文静

崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟崟

)

(上接第697页)
[13] ShuaibinH,ShuhaiZ,HanxinZ.ALagrangiancriterionof

unsteadyflowseparationfortwo灢dimensionalperiodicflows
[J]. Applied Mathematics and Mechanics,2018,39:

1007灢1018.
[14] RockwoodMP,TairaK,GreenMA.Detectingvortexfor灢

mationandsheddingincylinderwakesusinglagrangianco灢
herentstructures[J].AIAAJournal,2016,55(1):15灢23.

[15] PengJ,DabiriJ.TransportofinertialparticlesbyLagrang灢
iancoherentstructures:applicationtopredator灢preyinterac灢
tioninjellyfishfeeding[J].JournalofFluid Mechanics,

2009,623:75灢84.
[16] YangziH,MelissaAGreen.Detectionandtrackingofvor灢

texphenomenausingLagrangiancoherentstructures[J],

ExperimentsinFluids,2015,56:147.
[17] HuntJCR,WrayAA,MoinPEddies.Streamandconver灢

gencezonesinturbulentflows[R].CenterforTurbulence
ResearchReportCTR灢S88,1988:193灢208.

[18] FreundJB.Proposedinflow/outflowboundaryconditions
fordirectcomputationofaerodynamicsound[J].AIAA
Journal,1997,25(4):740灢742.

[19] ZhangS,LiH,LiuX,etal.Classificationandsoundgener灢

ationoftwo灢dimensionalinteractionoftwoTaylorvortices
[J].PhysicsofFluids,2013,25(5):056103.

[20] RowleyC W,Tim Colonius,BasuAJ.Onself灢sustained
oscillationsintwo灢dimensionalcompressibleflowoverrec灢
tangularcavities[J].JournalofFluid Mechanics,2002,

455:315灢346.
[21] KrishnamurtyK.Soundradiationfromsurfacecutoutsin

highspeedflow[D].USA:CaliforniaInstituteofTechnolo灢
gy,1956.

作者简介:
韩帅斌(1992-),男,硕士,研究实习员。主要研究方向:非定

常流动分离、涡动力学、气动声学。
罗暋勇(1990-),男,博士,助理研究员。主要研究方向:计算

气动声学。
张树海(1963-),男,博士,研究员。主要研究方向:高精度数

值方法、计算气动声学、非定常流动分离。

(编辑:沈惺)

437 航空工程进展暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋 暋暋暋暋暋第10卷




