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超声速来流边界层厚度对浅腔声学特性的影响
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摘� � � 要: 通过分析不同来流边界层厚度与空腔深度比( �/ D)下腔内中心线上的脉动声压级的分布和不

同测点的声压频谱特性,讨论了超声速来流边界层厚度对浅腔(长深比分别为 12 和 15)声学特性的影响. 试

验来流马赫数为 1. 5, 基于每米的雷诺数为 2. 26 � 107 .结果表明,�/ D 减小导致浅腔内的噪声更加强烈, 腔前

后部的声压级分布更不均匀;除了个别离散频率外, 腔内不同测点其余离散频率对应的声压级都有不同程度

的增大.�/ D减小引起空腔前部和后部区域几乎整个离散频率范围内的噪声声压级有明显升高;因超声速浅

腔流动,腔中部产生的激波的干扰因素的影响, 边界层流动特性对浅腔中部区域的声学特性影响较小.
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Abstract: An experimental invest igat ion had been constr ucted to perform effects of

boundary�layer thickness on shallow cavity noise characterist ics, and sound pressur e level

( SPL) dist ributions and sound pressure f requency spect rum ( SPFS ) character ist ics inside

shallow cavit ies w ith leng th to depth rat io s o f 12 and 15 at supersonic speeds w ere analyzed.

The data presented herein w as obtained over a Mach number of 1. 5 at a Reyno lds number of

2. 26 � 10
7
per meter. The r esults show that decrease in ratios of the boundary�layer thick�

ness to the cav ity depth ( �/ D ) causes f low oscillat ion amplif ication, noise enhancement in�
side the shallow cavit ies. Decrease in �/ D leads to obvious incr eases in SPL in the most f re�
quencies at different posit ions measurement in the forw ard and rearw ar d o f the shallow cavi�
t ies. Shock w aves in the m iddle of the shallow cavit ies w hich induced by supersonic f ree�
st ream f low disturb the flow st ructure, w hich makes boundar y�lay er flow characterist ics has

few influences on the aeroacoust ic characteristics in the m iddle o f the shal low cav it ies. Gen�
erally , decr ease in boundary�layer thickness has signif icant influences on flow oscillat ions and

no ise characterist ics of shallow cav ity at super sonic speeds.

Key words: shallow cavity; boundar y lay er thickness; noise characterist ics;

supersonic speeds; sound pressure level; sound pressure frequency spect rum
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� � 高速空腔流动涉及了非定常分离流、涡动力

学、剪切层不稳定性、紊流剪切层中相干结构及声

与流动相互作用等许多基本的流体力学前沿问

题;超声速空腔流动,当满足一定的空气动力学和

几何条件时, 腔外剪切流与腔内流动相互作用,

流动可能出现自持振荡, 并伴随压力等剧烈脉

动, 产生较强烈噪声, 如飞行器武器舱内噪声声

压级可高达 170 dB, 给舱内安装系统、储藏物与空

腔自身结构带来了较严重的结构振动和疲劳

损坏[ 1] .

早期 Hemsch, Stalling s 等人依据腔内静态

压力分布按长深比( L / D )不同将空腔流动大致分

为三种主要流动类型,即闭式流动( L / D> 13)、过

渡式流动 ( 10  L/ D  13) 和开式流动 ( L / D <

10)
[ 2�4]

. 浅腔一般指长深比较大的空腔,普遍存在

于航空航天领域,主要涵盖了闭式和过渡式空腔,

流动特征是腔内存在膨胀波、激波/激波的相互干

扰,具有较复杂的流场结构.上世纪 50年代起,国

外对空腔声学特性进行了大量的试验研究,内容

涵盖了亚跨超声速[ 5�8] .数值研究空腔非定常流动

特性也得到了广泛开展
[ 9�10]

. 国内对空腔流动特

性的研究起步较晚, 主要是数值模拟研究
[ 11�13]

,

试验研究相对较少, 中国空气动力研究与发展中

心高速空气动力研究所的杨党国等人对空腔流动

特性和声学特性做了一些研究
[ 14�15]

, 并初步建立

了高速风洞空腔内噪声测量方法, 取得了一些初

步的成果.随着流动显示技术的发展和计算气动

声学方法的兴起, 对空腔噪声产生机理的研究越

来越多,但对空腔内剪切层中涡脱落、自激振荡产

生机理和噪声影响因素等仍未达成一致解释. 本

文利用浅腔(过渡式和闭式空腔长深比分别为 12

和 15)底面中心线上不同测点测得的动态压力信

息,通过对比分析两期试验结果,研究了超声速来

流边界层厚度对浅腔绕流声学特性的影响.

1 � 风洞、模型与仪器

1. 1 � 试验风洞

试验风洞为中国空气动力研究与发展中心高

速所代号为 FL�21的半回流暂冲式亚跨超三声
速风洞. 试验段截面积为 0. 6 m � 0. 6 m, 长

1. 775m. 马赫数 Ma范围为 0. 4~ 3. 5. 亚跨声速

试验时,试验段上下壁板为开闭比 22. 5%的直孔

壁板,两侧壁为实壁;超声速时, 试验段四壁均为

实壁. 跨超声速试验时上下壁均有 0. 5!的扩
张角.

1. 2 � 试验模型

两期试验脉动压力测点均布置在空腔底面中

心线上. 一期模型长度L , 宽度 W和深度D 分别

为 0. 15, 0. 056m和 0. 01m,模型直接安装在风洞

侧壁上,试验过程中保持其 W 和 D 不变, 通过在

后端添加矩形块的方法来改变 L 实现L / D 变化;

二期采用空腔�平板模型, 模型 L , W 和D 分别

为0. 267, 0. 104m和 0. 0178m, 模型安装在矩形

平板上,平板安装在风洞的侧壁,在试验过程中保

持L 和W 不变,通过一个丝杠带动底板方法改变

D实现 L / D 变化. 两期模型风洞试验照片见

图 1.

图 1 � 风洞试验模型照片

F ig . 1� Photo gr aphs of the test models

1. 3 � 试验条件

试验迎角、侧滑角和滚转角均为 0!, 来流马
赫数为试验马赫数 Ma 为 1. 5,基于每米的雷诺

数为 2. 26 � 10
7
, 空腔长深比 ( L / D ) 分别为 12

和 15.

1. 4 � 试验仪器

动态压力传感器作用是测量测点的脉动压力

信号, 其是 Endevco 公司的型号为 8514�10的压
阻式传感器, 量程约为 68 kPa, 固有频率约为

200 kHz,灵敏度约为 4. 35 � 10
- 3

mV/ Pa.

1. 5 � 边界层厚度测量

为获得湍流边界层, 第一期试验采用在风洞

侧壁试验段入口处粘贴粗糙带的方法进行人工转

捩,第二期试验采用在平板前缘粘贴粗糙带的方
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法进行人工转捩,粗糙带的宽度均为 3mm. 为了

确定空腔模型入口处的边界层厚度, 第一期试验

采用总压耙的办法测量总压分布, 第二期试验采

用单点皮托管移动的方法进行总压分布的测量.

2 � 声学数据处理

数据分析的上限截止频率为 1 � 104 Hz, 频

域分辨率为 4. 88Hz,样本长度为 1 024, 取 32个

样本作总体平均以减小随机误差. 同时,为了减少

因在时域截断信号而在频域产生的渗漏误差, 数

据处理时加了海宁窗, 并修正了加窗对声压频谱

密度幅值的影响. 试验中信号调节放大系统选用

了 0. 1Hz高通滤波, 对信号进行了预处理, 即去

除了信号中的直流成份. 声压级 L sp ( sound pres�
sur e level, 简称 SPL) 反映接收点压力脉动的强

弱特性; D sp为应用快速傅里叶变换计算得到的脉

动压力功率谱密度函数 ( pow er spect rum densi�
ty ,简称 PSD) ,描述脉动压力能量随频率的分布;

声压频谱 Fsp ( sound pressure frequency spec�
t rum, 简称 SPFS)反映接收点脉动压力能量的频

域特性.斯特劳哈尔数S r 是描述空腔流激振荡频

率特性的一个无量纲参数.上述声学参数的计算

公式分别如下:

L sp = 10 lg p
∀2

p
2
ref

( 1)

D sp = lim
�f # 0

1
�f

lim
T # ∃

1
T%

T

0
p

2
t, f , �f dt ( 2)

Fsp = 10 lg
D sp

p
2
ref

( 3)

Sr =
f L
U ∃

( 4)

其中 f 是测量点的压力脉动的频率; �f 是用于

分析脉动压力频域特性的频率区间; T 是数据的

采用时间; p∀是脉动压力的均方根值, 其是通过

将功率谱密度函数 P f 在接收点压力脉动频率

分析范围内积分后开方求得的; p ref 为基准声压,

对于空气其值为 20 Pa; U ∃ 是自由来流速度; L

是空腔长度.

3 � 结果分析

3. 1 � 分析参数

两期试验模型的宽深比 W / D 不同, 依据文

献[ 3]和本次试验结果可知,W / D 对空腔中心线

上的声学特性影响较小. 因此, 当马赫数 Ma 和

L / D相同时,两期试验结果的差异主要来自于边

界层厚度与空腔深度比 �/ D ,见表 1.

表 1� 边界层厚度与空腔深度比

Table 1 � Boundary�layer thickness to cavity depth ratios

L / D
�/ D

一期试验 二期试验

12 2. 4 0. 25

15 2. 4 0. 31

3. 2 � 过渡式空腔

图 2给出了马赫数为 1. 5时( L/ D= 12)的过

渡式空腔的流场结构和声学特性. 超声速时过渡

式空腔流动,来流剪切层在空腔前缘处分离向腔

内膨胀,并在腔前壁处形成膨胀波,随后剪切层继

续向空腔下游流动, 并在空腔中部撞击空腔底面

后随即向外偏折离开空腔,在腔中部形成了一道

激波,随后剪切层继续向下游运动并与腔后壁发

生碰撞,在移出空腔时在腔后壁形成了膨胀波,腔

内流动被激波分成了两个区域(见图 2( a) ) . �/ D

不同,腔内声压级从腔前壁逐渐递增到后壁,分布

规律基本相同,量值上存在差异;原因可能是 �/ D

减小,剪切层内气流的平均速度增大,剪切层与腔

内流动相互作用的能量增加, 从而引起腔内(除了

腔前缘 0< X / L < 0. 15)的声压级 SPL 增大,如图

2( b)所示.由于剪切层与后壁相撞产生的声波向

腔前缘的反馈回路受到腔中部激波的限制,不能

完全到达空腔前缘激发新的剪切层涡脱落与腔后

壁发生再次碰撞产生噪声,因此腔内的自激振荡

受到干扰,故而声压频谱图上几乎没有出现声压

峰值频率. �/ D减小, 除了使得腔内前部区域的测

点 1( X / L = 0. 12)在 0< Sr < 0. 1 范围内声压级

略微降低外,其余离散频率对应的声压级均有较

大幅度的增大; �/ D 减小, 使得腔中部的测点 2

( X / L = 0. 62)和腔后部的测点 3( X / L = 0. 95)的

声压级在整个激振频率范围内( 0< S r  2. 0)不

同离散频率对应的声压级都有明显升高(特别是

对测点 3而言) , 如图 2( c)所示.可见, �/ D 减小

使得过渡式空腔内的噪声更加强烈, 且不同离散

频率对应的噪声声压级普遍升高(特别是腔前部

和后部区域更明显) ,引起这种现象的主要原因是

来流边界层流动特性直接影响空腔前部区域的流

动声学特性,边界层厚度相对腔深度减小,导致剪

切层内的流动与腔内流动作用的能量增大,使得

空腔内的噪声更强烈, 且不同离散频率对应的声

压级均有不同程度的升高.
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图 2 � 过渡式空腔流动声学特性( L/ D= 12)

Fig. 2� Aeroacoust ic char acter istics of t ransitional cav ity flow ( L/ D= 12)

3. 3 � 闭式空腔

马赫数为 1. 5时闭式空腔流动( L / D= 15)的

流场结构、腔内中心线上的声压级分布及不同测

点的声压频谱特性如图 4所示. 超声速来流流经

闭式空腔前缘时向腔内膨胀, 并形成膨胀波; 在腔

中部由于剪切层与腔底面的撞击和脱离,形成了

两道激波;剪切层继续流动,与腔后壁发生碰撞产

生噪声,且腔内流动被两道激波分成了三个区域,

在腔前壁后和后壁前的区域分别形成了涡(见图

3( a) ) . 声压级在第 &区域(腔前壁后)稍微降低,

而后逐渐增大,在第 ∋区域内(两道激波之间)流

动受腔前缘来流剪切层向腔内膨胀和腔后壁声波

反馈的影响较小,故在腔中部声压级变化较小,出

现了平台;在第 (区域(腔后壁前)声压级再次升

高至后壁最大值(见图 3( b) ) . 同理 �/ D 的变化对

腔内不同测点的声压频谱特性产生了重要影响,

图 3� 闭式空腔流动声学特性( L / D= 15)

Fig. 3 � Aeroacoustic character istics of clo sed cavit y flow ( L / D= 15)
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�/ D 减小主要引起了测点 1( X / L = 0. 12)在高频

区域( 0. 1< Sr< 2. 0)内的声压级升高; �/ D 减小

引起测点 2( X / L = 0. 62)在 0< Sr  0. 4范围内

的声压级有不同程度升高, 0. 4< S r< 1. 0范围内

的声压级略微降低, 1. 0  Sr< 2. 0范围内的声压

级有所增大; �/ D 减小引起测点 3( X / L = 0. 95)

在整个激振频率范围( 0< Sr < 2. 0)内的声压级

都有明显升高, 如图 3( c)所示. 因超声速流在闭

式空腔内形成了两道激波,它们阻断了腔后壁的

噪声通过腔中部向前缘的传播, 限制了反馈回路

的形成,从而在空腔内未出现声压峰值频率, 流动

未形成自持振荡. 可见, �/ D 减小,主要是起了闭

式空腔前部和后部流动区域的噪声更加强烈, 且

不同激振频率对应的噪声声压级( SPL)均有不同

程度的升高;因腔中部激波影响, �/ D 减小对腔中

部区域的声学特性影响较小.

4 � 结 � 论

通过分析马赫数为 1. 5时不同来流边界层厚

度与空腔深度比(�/ D )下腔内中心线上的声压级

的分布和不同测点的声压频谱特性, 讨论了超声

速来流边界层厚度对浅腔声学特性的影响.研究

结果表明,来流边界层厚度对浅腔声学特性有重

要的影响. �/ D 减小导致过渡式空腔和闭式空腔

内的噪声更加强烈, 除了在个别离散频率下的脉

动声压级降低外, 大部分离散频率对应的声压级

都有较明显的升高, 腔前后部的声压级分布更不

均匀;且 �/ D减小引起浅腔前部区域的较高频率

范围内( 0. 1< Sr< 2. 0)的声压级升高; 因超声速

流动浅腔中部有激波产生,导致来流边界层特性

因激波干扰对腔中部的声学特性影响较小; �/ D

减小对浅腔后部区域的声学特性影响较大,引起

了整个激振频率范围内不同离散频率对应的声压

级都有较明显的升高,且增加的幅度基本相等.总

之,超声速流动条件下浅腔前缘边界层流动特性

改变(如 �/ D 减小)对浅腔内的流激振荡与声学

特性产生了较大的影响.
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