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均匀来流下声控机翼分离流动机理研究
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【摘要】　介绍均匀来流下声控机翼流动的试验装置、低速大攻角下的声控效果、特征参数的影响,

以及附面层中流动参数的变化。文章清楚地展示出声控机翼分离流动的机理,并首次定义了激励

声压级第一 (最小)和第二 (有效)阈值。

　主题词:　声学　流动分离　控制问题

　分类号:　O 35711

声学流动控制所显示出广阔实用前景的领域之一是声控推迟附面层分离和失效,特别是

机翼或叶栅在大攻角上的失速流动[1- 4 ]。考虑到大多数实际情况下机翼或叶栅的来流都是不

均匀的 (如大气中存在有紊流团、前列翼片的尾迹等) ,上海交通大学动力机械工程系热力涡轮

机研究所自 88年起开展了“尾迹干扰下声控机翼流动的机理研究”[5 ]。本文主要介绍均匀来流

下声控机翼流动的研究结果。

1　试验装置

　　试验装置由风洞体 (5 600 mm )、收缩喷口 (由 5 600 mm 圆管过渡至 210 mm×360 mm 矩

形口)、试验机翼 (C4对称翼型,弦长与翼展皆为 150 mm ,并在 1ö2翼展上沿表面开有 32个的

静压孔)、扬声器 (3个 100 w 高音扬声器音头,分别通过 3根内径为 5 32 mm 圆形支管联接到

1个内径为 5 100 mm 的圆形总管上)、试验管道 (宽 150 mm ,高 300 mm ,长 400 mm ,离收缩喷

口出口距离△L 1 为 280 mm ,而零攻角下的试验机翼前缘离试验管道进口的间距为 50 mm )、

热丝探头 (D ISA P11)及其座标架所组成。从测量系统得到的机翼表面静压 p 1、来流总压P 0 和

静压 p∞,以及热丝风速仪输出的有效电压 e、eγ和 eγ′2等原始数据,经过处理,即可求出试验机

翼的升力系数CL、阻力系数CD、转矩系数CM 以及气流平均速度U ∞和 u、脉动速度△U ∞和均

方根值 u
′以及脉动速度频谱等。激励声压级及其频率测量则采用BK2230声级计。

2　试验结果及其分析

2. 1　声控对翼型攻角特性的影响

　　图 1示出的是均匀来流速度U ∞= 30 m ös,激励声压级 S PL = 133 dB、激励声频率为 561

H z下,试验机翼的攻角特性,即升力系数和阻力系数随攻角的变化曲线, CL、CD = f (Α)的改善

(与无声激励下的值的比较)。图 2则示出的是大攻角 Α= 20°下,沿弦长的压力系数 cP 的分布

规律在上述相同声激励压力和频率上的改善 (图 1、2中- ·- 均匀来流有声控;—均匀来流,



无声控)。由图 1结果可以清楚地看出,声激励的效果主要表现在大攻角 (Α≥12°- 15°)区域

图 2　C P 沿弦长分布 (Α= 20°)　　　　　　

图 1　翼型攻角特性

内,升力系数的改善△CL öCL O = (CL S - CL O ) öCL O

可望高达 20◊ 。这里字脚S 指有声激励下,字脚

O 指原始的,即无声激励下的值。声激励抑制机

翼吸力面上附面层分离, 从而提高升力和降低

阻力的实际效果,从图 2所示压力系数 cP 沿弦长分布的变化中得到进一步证实。上述图示表

明, 在小攻角 (Α< 12°- 15°)区域内,采用声激励机翼流动不会有多大实际效果的, 因为原始

(即无声激励下)机翼流动并无严重附面层分度的存在。

2. 2　声控特征参数 (激励声压级和频率以及流速)的影响

　　图 3示出的是在来流速度U ∞= 30 m ös、攻角Α= 20°以及给定的扬声器输入电压 (V IN = 16

V )下,激励声压级 S PL 和试验机翼升力系数CL S值随激励声频率 f S 的变化,而图 4示出的则

图 3　激励声频率对翼型升力系数的影响 图 4　激励声压级对翼型升力系数的影响

是在给定激励声频率 f S = 561 H z下,升力系数CL S随激励声压级 S PL 的变化 (U ∞= 30 m ös, Α
= 20°)。图示在激励声频率 f S = 561 H z时,激励声压级 S PL 达最大值 (相当于在试验管道产

生横向声共鸣时的基频下) ,声激励下的机翼升力系数CL S达到最大值。但是,当声频率进一步
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增大到倍频值附近时,尽管那时激励声压级 S PL 达到另一个峰值,而升力系数CL S值仍基本

上维持与无声激励下的CL O值相等。这就是说,最大的声控效果是与激励声压级S PL 有关,但

又并不只与激励声压级S PL 有关。否则,在倍频值下, CL S也该相应出现另一个峰值。至于激励

声压级 S PL 对升力系数 CL S的影响呈明显的单调变化曲线 (见图 4)。该图示出激励声压级

S PL 明显地有 个阈值,当小于该阈值时,激励声对机翼流动不起任何作用[1- 3 ]。这个在以往文

献中早已提及的阈值,确实是一个十分重要的值,因为激励声压级必须大于这个值,否则声控

图 5　U ∞对升力系数比的影响

流动将毫无效果的。但是,这个值又是没有任何实际意义

的值,因为当激励声压级值达到和超过该阈值时,能够得

到的声控效果△CL öCL O µ 0。为此,我们建议把该值定义

为第一阈值,也可叫做最小阈值。同时,还应再定义一个

阈值,把它叫做第二阈值,或有效阈值S PL ef f。当激励声

压级达到或超过该值, 即 S PL ≥S PL ef f时, 可望获得实

际有效的声控效果,即△CL öCL O≥0。

大攻角 ( Α= 20°) 以及声压级 S PL = 133 dB ≥

S PL ef f ,声频率处于最佳值 f S = 561 H z 上,升力系数比

值 CL S öCL O (代表声控效果)随来流速度U ∞,也就是随雷

诺数R ec= U ∞C öΜ的变化示于图 5上。显然,声控效果将

随雷诺数 R e的增加而逐渐减小。反过来说,为保持相同的声控效果,即升力系数比值CL S ö

CL O ,激励声压级 S PL ef f必须随来流速度U ∞,亦即雷诺数R ec 的增大而增大。

2. 3　声控对机翼表面 (吸力面的脱离点附近)附面层中流动参数的影响

　　图 6示出的是来流速度U ∞= 30 m ös、攻角 Α= 20°下 (f W = 40 H z, f S = 561 H z, S PL = 133

dB ) ,试验机翼吸力面沿流动方向X öC = 011, 012和 013位置上,附面层中平均流速 u 和湍流

度 u
′öU ∞沿附面层厚度 Y 方向上的分布规律,在声激励 (561 H z和 133 dB )下的变化。图 7则

图 6　声激励对翼型吸力面附面层中的 u 和 u′öU ∞分布规律的影响

示出离机翼吸力面壁面 5 mm 处 (选择以湍流度最大值附近作为代表)实测的、沿流动方向因

声激励而诱发的大尺度有序结构涡[6 ]的出现、发展和破碎 (衰减)以及随之发生的湍流度增量

u
′
aöU ∞= (u

′
s- u
′
o) öU ∞的不断增大 (U ∞= 30 m ös, Α= 20°, f W = 40 H z, f S = 561 H z, S PL = 133

dB)。这里 u
′
o和 u

′
s分别代表原始 (无声激励)和声激励下的实测湍流度值。该两图清楚示出声
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控机翼分离流动的机理是: (1)声激励增强了附面层分离区内的湍流度; (2)湍流度的增强是由

声激励诱发的大尺度有序结构涡的出现以及其增强、破碎而伴随产生的。所有试验中从未出现

过不出现大尺度有序结构涡而径自发生附面层中湍流度的增大,从而抑制附面层分离、改善机

翼攻角特性的现象。

图 7　声激励下产生的翼型吸力面附面层中大尺有序涡和湍流度增量沿流动方向的变化

图 8　声激励产生的附面层中湍流度

增量随激励声压级所变化

在与图 5 所示的升力系数CL 值随激励声

压级 S PL 而变化的同一试验中,在机翼吸力面

X öC = 011, Y = 5 mm 处所测得的因声激励而

产生的湍流度增量 u
′
aöU ∞值随激励声压级

S PL 的变化表示在图 8 上 (U ∞= 30 m ös, Α=

20°, f S = 561 H z)。同图还示出原始 (无声激励)

湍流度值 (用虚线表示) ,并在激励声压级 S PL

座标上列出相应的声振速度 v a 与原始湍流度

u
′öU ∞的比值。前面提及的、由本文定义的激励

声压级第二 (或为有效)阈值 S PL ef f是按下述

原则确定的,即选取因声激励而增加的湍流度

量值 u
′
aöU ∞与原始湍流度 u

′öU ∞处于同一量级

时的相应声压级值。在本文中,取 u
′
aöU ∞= 018

(u′öU ∞) (见图 8所示)。在 Α= 20°的大攻角下,

激励声压级有效阈值 S PL ef f = 13212 dB ,相应

的升力系数CL S值将比原始 (无声激励)升力系数CL O值增大近 20◊ (参看图 1和图 4)。显然,

在声控流动实际应用中控制激励声压级大于ö等于有效阈值S PL ef f ,要比控制第一 (最小)阈

值 (图示为 124 dB ,相应的各升力系数只是CL S≥CL O )要合理实用。当然,该值究竟应该如何选

定,还有待于进一步讨论。从图 8还可以清楚地看出,在第一 (最小)阈值下,激励声振速度 v a

与原始 (无声激励下)湍流脉动速度 u
′的比值已达 010278,已处于声—涡干涉必须计及非线性

影响的范围内。再联系到图 3所示最佳激励声频率只产生在试验管道横向声共鸣的基频附近

以及声控效果只有在已诱发出大尺度有序结构涡 (L SO SV )下才会存在等实测结果,所有这一

切都有力地启示人们: 必须采用声—涡非线性理论模型,并计及大尺度有序结构涡的尺度,才

能有效地分析研究声控机翼分离流动 (大攻角)下的机理和预估激励声压级的阈值和最佳声频

率值。
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3　结　论

　　 (1)声控机翼流动的效果主要在大攻角 (Α≥15°- 20°)区域内,即在能够抑制、推迟或减弱

业已发生的严重的附面层分离的工况下。 (2)声控机翼分离流动的机理是:激励声作用在湍流

附面层流动上诱发产生大尺度有序结构涡; 该涡的沿流动方向的发展、破碎,同时又诱发附面

层分离流动中湍流度的不断增大;最后达到抑制、推迟、减弱附面层严重分离。声控流动有无效

果的核心问题是附面层中流动能否被诱发产生大尺度有序结构涡。(3)激励声压级的阈值应该

定义有两个值。第一阈值,或称最小阈值;当激励声压级达到或超过该阈值时,激励声才开始对

机翼分离流动有控制作用。这个阈值是很重要的,却又是毫无实用效果的,因为那时的声控效

果仅是大于和等于零。声控流动实际控制的应是第二阈值,更确切地应称为有效阈值。定义它

为声激励产生的附面层中湍流增量达到原始湍流度同一量级时的声压级值。大攻角下试验结

果表明,该有效阈值下的声控效果 (CL S - CL O ) öCL O可达 20◊ 左右。(4)同一激励声压级下,机翼

升力系数比CL S öCL O将随来流速度U ∞,即雷诺数R ec= U ∞C öΧ的增大而减小。反过来说,为保

持相同的声控效果,即比值CL S öCL O ,激励声压级必须随来流速U ∞或雷诺数 R ec 的增加而增

加。(5)激励声频率最佳值只有一个,其时机翼升力系数CL S达最高值。该频率值相当于给定扬

声器输入电压下,激励声压级达最大值,即试验管道的横向声共鸣的基频值。在该声共鸣的倍

频值时,尽管激励声压级会达到另一个峰值,但是升力系数CL S却不再会有任何明显的改善。

(6)在试验实测结果的启示下,提出计及大尺度有序结构涡的尺度影响的、声—涡干涉非线性

分析理论模型,用来进行大攻角下声控机翼分离流动的机理分析和预估激励声压级阈值和最

佳激励声频率的设想。
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FULL - L ENGTH PAPERS
A STUDY ON M ECHAN ISM OF ACOUST IC CONTROL

OVER A IRFO IL FLOW IN UN IFORM INCOM ING FLOW
Zhong Fangyuan , D ong Guop ing, Ju Hongb in

(D ep t. of p ower, Shangha i J iaotong U n ivers ity , Shangha i　200030)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l study on the acou st ic con tro l of separa ted flow on
a 2- dim en sional a irfo il a t low speed (R e= 3—6×105) and h igh angle of a t tack w as comp let2
ed at the T u rb ine ”A ero- A cou st ics L abo ra to ry, SJTU. Based on the comparison of test re2
su lts w ith o r w ithou t the acou st ic con tro l in un ifo rm incom ing flow , the benefits of the acou s2
t ic con tro l ( imp rovem en t of lif t and drag coeff icien ts) , the effects of the param eters of excit2
ing sound (sound p ressu re level SPL and frequency f s) and the varia t ion of flow param eters
in the boundary layer on the suct ion side of a irfo il (m ean flow velocity, tu rbu lence and the
spectrum of fluctuat ing velocity) have been invest iga ted, and som e valuab le conclu sion s have
been ob ta ined fo r exp lo ring the m echan ism and exp lo it ing the acou st ic con tro l. Tw o th resh2
o ld values of SPL fo r the excit ing sound have been defined. T here is on ly one op t im um fre2
quency, co rresponding to the fundam en ta l frequency of acou st ic cro ss- resonance of the test2
ing tube, a t w h ich the SPL of excit ing sound and the enhancem en t of lif t coeff icien t w ill ap2
p roach m ax im um value sim u ltaneou sly. It is eviden t tha t the op t im um frequency of excit ing
sound depends no t on ly on the cro ss- resonance of the test ing tube, bu t a lso on the dim en2
sion of L arge Scale O rgn ized Structu re V o rt icity (L SO SV ) induced by the excit ing sound. F i2
nally, a ten ta t ive idea on the non- linear analysis of sound- tu rbu lence in teract ion in the sep2
ara ted boundary layer has been p ropo sed.

Key W ords　A cou st ics　F low separa t ion　Con tro l p rob lem s

AN EXPER IM ENTAL INVEST IGAT ION
ON FL UTTER OF A HEL ICOPTER BLAD E MOD EL

X ia P inq i and Xu Guiq i
(1s t D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l techn ique and m ethod fo r f lu t ter research of heli2
cop ter b lade model are p ropo sed. In the resu lt of a series of experim en ts the rela t ion sh ip s of
b lade flu t ter m argin w ith ro to r ro ta t ional speed, effect ive CG po sit ion of b lade in cho rd and
to rsional st iffness of b lade have been ob ta ined. Som e impo rtan t conclu sion s have been
reached.

Key W ords　P ropeller b lades　F lu t ter tests　M odel tests

FLOW M EASUREM ENTS AND ANALY SIS
OF ROTAT ING STALL IN AN AX IAL FLOW FAN

Ge N ing
(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　T he flow m easu rem en ts of part - span sta ll w ere accomp lished in
an ax ia l f low fan test. T he m easu rem en ts include laser anemom eter m easu rem en t of the sta ll


