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摘　　　要：给出了开口风洞剪切层厚度简化计算公式，开展了数值计算，研究了扩散率和偏移量参数对剪

切层速度剖面的影响；分别在两座开口风洞中开展了实验研究，得到了剪切层速度剖面、剪切层厚度、湍流强

度和湍流功率谱的变化规律，并将理论结果与实验结果进行了对比分析，结果表明：离开喷口一定距离后，剪

切层的轴向速度剖面强自相似，而横向速度剖面弱自相似；剪切层的厚度沿流向位置线性增长；湍流强度值在

射流核心区较小且基本稳定，在剪切层区域快速增加；剪切层湍流功率谱为宽带谱，没有与周期性旋涡脱落相

关的谱峰。
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　　声学风洞是开展飞行器气动噪声机理研究、

噪声控制方法验证及噪声水平实验鉴定评估等的

重要实验设施［１４］。为取得更高的信噪比，同时满

足噪声实验的远场条件，声学风洞一般采用开口

形式［５］。开口实验段的一大特点是气流在喷口边

缘处会形成具有较大脉动量的射流剪切层，剪切

层内部存在速度梯度和各种尺度的旋涡［６］。

在声学实验过程中，一般将待测模型放置在

气流内部，传声器（或阵列）放置在气流外部，因此

声波在达到射流外传声器之前需要穿过射流剪切

层。由于射流外测得的是畸变后的声场，为了得

到真实的声场需要进行剪切层修正［７８］。大部分

剪切层修正模型都要求提供剪切层的流场参

数［９１１］，例如速度场分布、旋涡参数等。因此为了

得到射流外噪声测量的精确结果，需要对开口风

洞剪切层的流场特性进行研究。此外，研究剪切

层流场特性对于开口风洞的低频压力脉动抑制也

有重要的意义。

Ｓｃｈｌｉｃｈｔｉｎｇ和Ｓｕｌａｉｍａｎ
［１２１３］对德荷回流式

低速引导风洞（ＤＮＷＰＬＳＴ）的剪切层流场开展

了实验研究，得到了剪切层的速度剖面、湍流强度

及湍流功率谱等的变化规律。Ｔｉｂｂｅ、Ｔｈｏｍａｓ

等［１４１５］对德国柏林科技大学（ＢＴＵ）风洞的开口

实验段流场开展了实验研究，得到了该类型风洞

剪切层特有的结构形态。上述研究工作虽然得到

了某种特定类型声学风洞的剪切层流场特性，但

是没有进行跨风洞的对比分析，也没有提炼出具

有普适性的剪切层流场预测公式。

中国空气动力研究与发展中心拥有一座航空

声学引导风洞（ＦＬ１７ｙ），该风洞采用回流式布

局，实验段采用开口形式，喷口尺寸为０．５５ｍ×

０．４０ｍ，主要用于飞行器的气动噪声特性研究。

ＵＡＴ风洞是一座直流式声学风洞，喷口尺寸为

０．４６ｍ×０．４６ｍ。两座风洞的收缩比和流速范围

接近，因此针对两座风洞的剪切层流场开展实验

研究，并进行对比分析，对于研究开口风洞的剪切

层流场特性具有指导性意义。

本文的研究内容安排如下：首先给出了剪切

层速度剖面的简化理论计算公式，开展了数值计

算，研究了扩散率和偏置参数对速度剖面分布的

影响；其次开展了实验研究，对ＦＬ１７ｙ风洞和国

外ＵＡＴ风洞的剪切层流场进行了系统的实验测

量，将理论结果和实验结果进行了对比分析，同时

开展了跨风洞测量结果的分析。

１　理论方法

在开口风洞中，核心射流和外层静止气流之

间的速度间断面上存在剪切力。在剪切力的作用

下，外层的静止气流加速运动，相应地内部射流会

损失一部分能量，受到动量交换影响的空气被称

为混合层或剪切层（见图１）。图中犠０ 表示风洞

喷口的宽度，犝０ 表示核心射流速度，犝 表示射流

横向速度分布，犝ｍ 表示动量速度，犝∞表示周围空

气的速度。狓０、狔０ 表示直角坐标系中的横坐标和

纵坐标。

图１　开口风洞自由射流结构示意图
［１４］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｏｐｅｎｊｅｔｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
［１４］

根据守恒定理，剪切层内气流的运动满足质

量和动量守恒方程
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式中犝 为剪切层轴向平均速度，犞 为剪切层横向

平均速度，狆为任意空间点的压力。狌狏表示湍流

切应力，ν为运动黏滞系数。假设边界层流型函

数有如下形式：

Φ＝
犝０
２
狓犉（ξ） （２）

其中ξ＝σ狔／狓表示射流的自相似参数，σ为扩散

率参数。将式（２）代入式（１），并忽略风洞来流的

轴向静压梯度（
!狆→０），经整理后可以得到

犉″＋２σ犉犉″＝０ （３）

式中σ＝１／２槡κ为剪切层速度剖面的扩散速率常

５４２



航　空　动　力　学　报 第３５卷

数，κ为湍流的黏滞系数。σ的取值需要通过实验

来确定，给定边界条件犉′（－∞）＝０，犉（∞）＝

２／σ。在阶近似条件下，式（３）的解为

犝
犝０
＝
１

２
１＋ｅｒｆ（）［ ］ξ （４）

其中ｅｒｆ为误差函数。一般而言，自由射流剪切

层的半速度剖面与风洞的喷口边缘线并不重合，

而是向外偏移了一段距离。考虑到偏移量的存

在，剪切层轴向速度剖面的计算公式为

犝
犝０
＝
１

２
１＋ｅｒｆξ＋ξ（ ）［ ］０ （５）

　　类似地，可以得到剪切层横向速度剖面的计

算公式

犞
犝０
＝
１

２ ｛σξ０ｅｒｆξ＋ξ（ ）０

１

槡π
ｅｘｐ － ξ＋ξ（ ）０［ ］｝２

＋ξ
０

２σ

（６）

　　定义剪切层厚度为这样两个点之间的距离：

在一个点上气流速度接近零，在另一个点上接近

核心射流速度。为使剪切层厚度计算不受边界选

择的影响，引入动量厚度

δｍ ＝∫
∞

－∞

犝
犝０
１－

犝
犝（ ）
０

·ｄ狔 （７）

　　假设剪切层厚度与动量厚度之间满足线性关

系，将式（５）代入式（７），经过推导简化，可以得到

剪切层厚度的计算公式。

δ＝犪·狓＋犫 （８）

其中犪和犫为待定系数，需要通过实验确定，狓为

离开喷口面的轴向距离。

根据剪切层速度剖面的计算公式，本文得到

了开口风洞自由射流的流场分布，如图２所示 定

义犇为风洞喷口的当量尺寸，图中风洞射流的中

心线在狔／犇＝０．３的位置。喷口边缘点在（０，０）

处。计算选取扩散率和偏置参数为：σ＝９．０，ξ０＝

０．４。黑色实线表示剪切层速度剖面，狓狔平面内

的结果为二维速度场，虚线表示风洞喷口边缘的

延长线的位置。根据计算结果，由于受到动量交

换的影响，喷口外侧区域流速不为零，越往下游，

剪切层越厚。剪切层速度剖面在靠近喷口陡峭，

靠近下游平缓。

图３给出了控制参数ξ０ 和σ对剪切层速度

剖面的影响（σ为射流的扩散率参数，ξ０ 为射流自

相似偏移量参数，ξ表示归一化参数）。根据计算

结果，随着ξ０ 值增大，剪切层轴向速度剖面整体

向射流外侧移动；随着σ值增大，射流的横向速度

值减小。

图２　开口风洞自由射流速度剖面

Ｆｉｇ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆｏｐｅｎｊｅｔｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｆｌｏｗ

图３　控制参数对剪切层速度剖面的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｓｈｅａｒｌａｙｅｒ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅ

２　实验研究

２１　实验方法

本文的实验研究分别在 ＦＬ１７ｙ 风洞和

ＵＡＴ风洞中开展，有关两座风洞的详细介绍请

参考文献［１６］。ＦＬ１７ｙ风洞剪切层速度剖面测

量采用总压耙，总压耙包含３０根总压管和１根静

６４２
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压管。总压管的开口正对来流，静压管的开口与

来流方向垂直。ＵＡＴ（ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＡｃｏｕｓｔｉｃＴｕｎ

ｎｅｌ）风洞的剪切层流场测量采用二维热线风速

仪。由于热线风速仪为单点测量设备，需要配合

移测架进行流场测量。实验采用 ＤＡＮＴＥＣ

（ＤａｎｔｅｃＤｙｎａｍｉｃｓ）公司的维移测架，ＴＳＩ（Ｔｈｅｒ

ｍｏＳｙｓｔｅｍｓＩｎｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ）公司的二维热线探

针。在测量开始之间对热线探针进行了校准。根

据误差分析结果，总压耙的测量精度在３％以内，

热线风速仪的测量误差在２．５％以内
［１７］。

根据Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ定律，总压耙上的气流速度通

过下式进行计算：

犝 ＝
２狆ｔ－狆（ ）ｓ
槡 ρ

（９）

式中狆ｔ表示总压，狆ｓ表示静压，ρ表示气流密度。

气流密度通过仪器记录当地大气压力、温度和湿

度，由理想气体状态方程进行计算。由于扫描阀

的响应速度较低，总压耙测得的是气流的平均总

压，可用当地静压换算出平均速度。

常温热线风速仪输出电压与气流流速之间满

足金氏定律［１８］

犈２

犜ｗ－犜
＝犃＋犅·犝

狀 （１０）

图５　剪切层速度剖面

Ｆｉｇ．５　Ｓｈｅａｒｌａｙｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅ

其中犈表示输出电压，犜ｗ 为热线的工作温度，犜

为流体的温度，犝 为流速，犃、犅、狀为待校准的常

数。热线数集的采样率为２５．６ｋＨｚ，采集时间为

１０ｓ。数据后处理通过自行编制的计算程序完成。

实验测量在风洞中心面上进行，测点分布见

图４，通过总压耙或热线探针得到了不同风速、不

同流向位置的剪切层速度剖面、剪切层厚度、湍流

强度和湍流功率谱等物理量的变化规律。

图４　剪切层流场测量点分布示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｐｏｉｎｔｓｏｆｓｈｅａｒｌａｙｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

２２　实验结果

２．２．１　剪切层速度剖面

图５给出了犝０＝２０～４０ｍ／ｓ条件下ＦＬ１７ｙ

和ＵＡＴ声学风洞的轴向速度剖面。虚线表示为

风洞喷口边缘延长线位置，虚线上方为射流内部

区域，下方为射流外部区域。为了便于显示速度

剖面随流向位置的变化，在测量结果中加上了与

测点位置对应的偏置量。速度剖面从左到右表示

测点越往下游。根据测量结果，距离风洞喷口越

近，射流速度的下降越陡峭，核心射流区域越宽；

７４２
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距离风洞喷口越远，射流速度的下降越平缓，核心

射流区域越窄，该规律与自由射流的结构一致。

核心射流与零流速区域之间为剪切层区域。越往

下游，剪切层的影响区域范围越大。由图可见，剪

切层速度剖面形状几乎不随来流速度改变。

图６给出了犝０＝４０ｍ／ｓ条件下，剪切层自相

似速度剖面的测量结果和计算结果的对比。由于

其他风速条件下的结果与之类似，故文中没有重

复给出。图中黑色实线为根据文中第１节理论的

计算结果，标记点为测量结果。ξ＝０表示喷口壁

面位置，ξ为正表示测点在靠近射流内，ξ为负表

示测点在射流外。由图可见，当取σ＝１５，ξ０＝０．２

时，ＦＬ１７ｙ风洞剪切层速度剖面的测量结果和计

算结果之间符合得非常好。不同流向位置处，由

归一化参数ξ描述的剪切层速度剖面重合度较

好。这说明剪切层轴向速度剖面具有强“自相似”

的特征，即在狔／狓相等的斜线上轴向速度值犝 近

似相等。

Ｆｉｇ．６　轴向速度剖面（犝０＝４０ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．６　Ａｘｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓ（犝０＝４０ｍ／ｓ）

对于ＵＡＴ风洞，在距离喷口较近的位置，由

于受到喷口附近脱落涡的影响，剪切层的速度剖

面并不是严格的自相似（见图３（ｂ））。离开喷口

一定距离后（狓／犇＞０．５），速度剖面恢复自相似

的。根据实验结果，ＦＬ１７ｙ风洞实验段核心射流

的均匀性优于ＵＡＴ风洞。

图７给出了犝０＝４０ｍ／ｓ条件下，ＵＡＴ风洞

横向速度剖面测量结果，犞 表示横向流速。由图

可见，风洞喷口附近的射流横向速度较大，离开喷

口越远，射流的横向速度越小。不同流向位置处

的剪切层横向速度分布规律一致，但具有一定的

差别，因此剪切层的横向速度剖面具有弱自相似

的特点。本文分析认为横向速度剖面的弱自相似

是由风洞喷口脱落涡的演化引起的，在距离喷口

较近的位置处旋涡较强，因此诱导出较大的横向

速度，越往下游，旋涡的能量耗散越大，横向速度

逐渐变小。

图７　ＵＡＴ风洞横向速度剖面自相似（犝＝４０ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．７　ＳｅｌｆｓｉｍｉｌａｒｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆＵＡＴ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ（犝＝４０ｍ／ｓ）

２．２．２　剪切层厚度

根据定义，剪切层厚度为同一个流向位置处

剪切层上下边界之间的距离。通过实验测量，分

别得到了不同风速条件下ＦＬ１７ｙ和 ＵＡＴ风洞

的剪切层厚度，结果如图８所示。

８４２
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图８　开口风洞剪切层厚度

Ｆｉｇ．８　Ｓｈｅａｒｌａｙｅｒｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｏｐｅｎｊｅｔｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

图８中δ表示剪切层的厚度，δ／犇 表示剪切

层厚度与风洞喷口尺寸之比。图８（ａ）、图８（ｂ）为

对应不同流向位置（狓／犇）处９０％和１０％核心流

速位置点，该处为剪切层的上下边界，图８（ｃ）、图

８（ｄ）为剪切层厚度（由风洞喷口尺寸犇归一化）。

狔／犇＝０为风洞喷口边缘线的位置。定义剪切层

上下边界之间的夹角为扩开角。根据测量结果，

ＦＬ１７ｙ风洞和 ＵＡＴ风洞的扩开角分别为６．６°

和８°，剪切层厚度在４倍动量厚度和６倍动量厚

度之间。ＵＡＴ风洞的剪切层厚度比ＦＬ１７ｙ风

洞略大，根据实验数据得到的剪切层厚度拟合公

式为：狔＝０．１８狓和狔＝０．１５狓。可以看出，风速变

化对剪切层厚度没有影响。

２．２．３　湍流强度

图９给出了不同风速下ＵＡＴ风洞轴向速度

的湍流度（狌′／犝０）。图９（ａ）表示不同流向位置的

湍流度剖面，图９（ｂ）表示沿风洞中心线射流核心

区的湍流度变化。根据测量结果，狓／犇＜１．０区

域的湍流度较小（～０．５％），该区域为风洞实验段

核心区域，剪切层区域的湍流度较大（２０％～

４０％）。受到风洞实验段内部环流（ｃｉｒｃｕｌａｔｉｎｇ

ｆｌｏｗ）的影响，射流外部的流速不为零，风洞喷口

边缘线下方的区域的湍流度较大。注意实验段核

心区域的湍流度不受风速变化的影响，在射流过

渡区和充分发展区（见图１），湍流度近似以线性

规律增加。

图９　ＵＡＴ风洞核心流场湍流强度

Ｆｉｇ．９　Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｆｔｈｅｃｏｒｅｆｌｏｗｏｆ

ＵＡＴｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

２．２．４　湍流功率谱

图１０给出了沿风洞喷口边缘线１１个轴向位

９４２
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置处的湍流功率谱密度（ＰＳＤ），其中测点位于风

洞喷口边缘延长线上。由图可见，湍流功率谱中

没有明显的峰值频率点，这说明剪切层内没有

周期性的旋涡脱落。剪切层内湍流的能量分布

是与不同尺度的旋涡联系在一起的。根据实验

结果，湍流功率谱按能量分布可划分为３个区

域：第１个区域为低频部分（＜１００Ｈｚ），湍流能

量占主导地位，该区域包含了大尺度的旋涡，旋

涡的最大尺度由剪切层的几何尺寸决定。第２

个区域为中高频部分（几十赫兹～几千赫兹），

常称其为惯性副区（ｉｎｅｒｔｉａｌｓｕｂｒａｎｇｅ），该区域内

湍流能量随频率约呈１０－５
／３规律衰减。第３个

区域为高频部分，该区域包含小尺寸的旋涡，由

于速度梯度很大，在黏性等耗散机制的作用下

湍流能量快速衰减，湍流能量随频率大约呈

１０－７规律衰减。

图１０　ＵＡＴ风洞剪切层湍流功率谱密度（犇＝０．４６ｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｎｓｉｔｙｏｆｓｈｅａｒ

ｌａｙｅｒｆｏｒＵＡＴｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ（犇＝０．４６ｍ）

３　结　论

开口风洞射流剪切层对于气动噪声的精确测

量和风洞低频压力脉动的抑制措施选择具有重要

的影响。本文从守恒方程组出发，经过数学推导，

得到了剪切层速度剖面的理论计算公式。同时，

利用不同的测量手段，在ＦＬ１７ｙ和ＵＡＴ风洞中

开展了实验测量，对提出的理论公式进行了验证，

并得到如下结论：离开喷口一定距离后，开口风洞

剪切层的轴向速度剖面强自相似，而横向速度剖

面弱自相似；在风速４０ｍ／ｓ以下的范围内，剪切

厚度与流向距离之间满足线性关系：δ＝０．１５～

０．１８狓，且在该风速范围内，风速变化对剪切层厚

度的影响可以忽略。湍流强度值在射流核心区较

小（狓／犇＜１）且基本稳定，在射流充分发展区呈线

性缓慢增加，在剪切层区域快速增加。因此，气动

噪声实验过程中，模型应放置在狓／犇＜１．０的区

域内。剪切层的湍流功率谱为宽带谱，功率谱中

没有与周期性旋涡脱落相关的谱峰。本文的研究

结果对于深入认识开口风洞的剪切层流场特性具

有参考价值。
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