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摘　 要：风洞试验段噪声（气流压力脉动）是评价风洞流场的重要指标之一，对高品质流场要求的大

型风洞设计提出了严峻挑战。 通过中国空气动力研究与发展中心（ＣＡＲＤＣ）０．６ ｍ 连续式跨声速风洞

沿程回路噪声测试，分析得到风洞主要噪声源为：风洞压缩机、高速扩散段（含二喉道段）、试验段本身

（含模型支架段）。 其中，来自试验段上游的压缩机噪声必须通过沿程回路吸声降噪措施进行隔离。
提出了压缩机尾罩段洞壁和整流罩尾椎采用微穿孔板，风洞第四拐角段导流片填充复合吸声材料 ２
种降噪方案，均取得了良好的降噪效果。 最终通过试验段自身通气壁壁板参数优化等主动降噪方案，
并采用风洞二喉道节流状态抑制试验段下游噪声前传的措施，实现风洞试验段压力脉动系数 ΔＣｐ≤
０．８％的噪声设计指标要求。
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　 　 随着风洞试验精细化水平的逐渐提升，风洞试

验段动态流场参数（气流脉动）指标越来越受到空

气动力学试验研究者们的关注。 在跨超声速风洞中

开展模型试验时，试验结果及其精度会受到自由紊

流度（涡流强度）、声响扰动（噪声）、低频压力脉动、
温度脉动以及机械激振等因素影响，这些扰动会影

响模型的绕流，尤其对非定常试验、边界层转捩试验

等有着非常不利的影响。 譬如，风洞过高的背景噪

声会激起有害的抖振响应，使得试验模型边界层的

转捩起始点比理论值靠前，导致风洞无法真实模拟

飞行器的飞行环境；同时，过高噪声会激起风洞的结

构振动，缩短材料的使用寿命，延长精确采集信号所

需要的平均时间，降低试验效率；另外，噪声过高还

会降低工作环境的舒适性，影响试验人员的工作效

率等。
目前，国外先进跨声速风洞如 ＥＴＷ 试验段压力

脉动系数 ΔＣｐ 可达到 ０．６％～０．８％的水平，而国内现

有大型暂冲式跨声速风洞噪声值普遍偏高（ΔＣｐ 超

过 １．５％）。 近些年来，国家先后启动了多座大型连

续式跨声速风洞建设项目，如正在建设的 ２．４ ｍ 常

规和低温连续式跨声速风洞以及 ４．８ ｍ 风洞等均提

出了 ΔＣｐ≤０．７％的噪声指标要求，与国际公认的跨

声速风洞流场指标最好的 ＥＴＷ 风洞持平，因此在风

洞设计中必须考虑风洞声学优化设计，这也必然为

风洞气动噪声研究提出了迫切需求［１］。
在风洞气动噪声研究方面，国外风洞开始研究

的较早，在二十世纪六七十年代达到了鼎盛时期，如
Ｍａｂｅｙ 对跨声速风洞高速段的风洞发声机理进行了

初步研究［２］，Ｌｏｗｓｏｎ 和 Ｄｅｎｎｉｓ 等定义了高速风洞边

界层噪声的经典公式［３⁃４］。 国内八十年代开始也逐

步展开了对跨声速风洞的噪声机理及降噪措施研

究，由于彼时国内工业基础及综合实力的限制，国内

跨超声速风洞均为暂冲式风洞，研究重点一方面放

在暂冲式风洞降噪上，如陈玉清、龚卫斌、恽起麟等

对风洞的阀门降噪及排气消音器的设计开展了较为

系统的研究［５⁃７］，另一方面彼时的跨声速风洞多采

用孔壁板设计，研究者对孔壁的发声机理，边棱音的

频谱特性以及试验段扩开角、开闭比等设计参数的

影响进行了较为细致的研究，同时对比了各类孔壁

降噪措施（壁板铺网、孔内加隔板）的效果［８⁃１１］。 随
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着我国综合国力的显著提升及航天事业的快速发

展，近年来我国新建的跨超声速风洞均采用连续式

布局设计，对风洞噪声指标要求也更高，连续式风洞

内回路内噪声的传播机理也更为复杂，各类噪声源

的耦合影响也更加显著。 为此，ＣＡＲＤＣ 在 ０．６ ｍ 连

续式跨声速风洞中开展了回路降噪技术研究，对回

路内噪声分布进行了测试并进行了噪声源分析，对
风洞回路吸声降噪方案进行了设计，同时对降噪效

果进行了对比分析，旨在降低风洞回路噪声的同时，
为后续开展通气壁试验段发声机理研究提供必要的

条件。

１　 连续式跨声速风洞沿程回路噪声测
试及噪声源分析

噪声测试在 ＣＡＲＤＣ 的 ０．６ ｍ 连续式跨声速风

洞（以下简称 ０．６ ｍ 风洞）平台上进行，风洞主压缩

机设置于第一、二拐角段之间。 风洞设计采取了一

系列降低风洞气流脉动、改善风洞流场品质、提高风

洞试验效率等关键技术措施，设计采用了两端驱动

的单轴压缩机布局技术、半柔壁喷管、低噪声槽壁试

验段、三段调节片加可调中心体式二喉道、指片嵌入

式主流引射缝等新型技术［１２⁃１４］。 风洞回路沿程噪

声测试选取了如图 １ 所示的 Ａ⁃Ａ、Ｂ⁃Ｂ、Ｃ⁃Ｃ、Ｄ⁃Ｄ、Ｅ⁃
Ｅ、Ｆ⁃Ｆ、Ｇ⁃Ｇ、Ｈ⁃Ｈ、Ｊ⁃Ｊ 等 ９ 个截面。 其中，试验段核

心流噪声通过 １０°锥模型安装脉动压力传感器测

试；其他截面通过壁面安装脉动压力传感器测试。

图 １　 风洞回路 ９ 个测量截面分布示意图

按照测量点位置分布和试验工况的不同，将试

验分为风洞回路噪声测量、试验段噪声测量、不同工

况下的其他影响因素噪声测量、采取降噪措施后噪

声测量等项目。 针对上下开孔壁、左右实壁的试验

段状态，试验首先对所有预设测量截面的噪声进行

了测定，目的是确立风洞回路噪声场分布情况。
图 ２ 是风洞典型的沿程噪声声压级测试结果，

噪声自第二拐角（Ａ⁃Ａ 截面）开始向试验段传播的过

程中，能量呈下降趋势；试验段的下游噪声能量较

高，且始终高于试验段噪声。 整个试验马赫数范围

内，风洞回路噪声走势基本一致，试验段的噪声水平

随马赫数变化不大。

图 ２　 风洞回路噪声随位置和马赫数变化

稳定段（Ｅ⁃Ｅ 截面）与试验段上游其他各截面

测点相比，噪声水平最低，说明噪声自第二拐角（Ａ⁃
Ａ 截面）向试验段（Ｆ⁃Ｆ 截面）传播的过程中，在经过

扩散段、换热器、导流片等结构时发生能量损耗，并
且稳定段内不存在明显的噪声源。 稳定段噪声显著

低于试验段（Ｆ⁃Ｆ 截面），判断是由于试验段内通气

壁、模型支架附近的气动噪声较大，使得试验段噪声

明显升高。
图 ３ 是风洞回路噪声频谱图，在 １ ｋＨｚ 以下频

段，试验段（Ｆ⁃Ｆ 截面）、一拐前（Ｊ⁃Ｊ 截面）与压缩机

前、压缩机后以及二拐后（Ａ⁃Ａ 截面）的频谱曲线很

接近，低于 Ｇ⁃Ｇ、Ｈ⁃Ｈ 截面的噪声，高于主换热器至

稳定段的各截面噪声（Ｃ⁃Ｃ 至 Ｅ⁃Ｅ 截面）。 在 １ ｋＨｚ
以上高频段，压缩机前和压缩机后的高频线谱特性

尤为明显，试验段上游回路（Ａ⁃Ａ 至 Ｅ⁃Ｅ 截面）噪声

频谱也出现密集谱峰。 除峰值区域外，主换热器后

至稳定段各截面（Ｃ⁃Ｃ 至 Ｅ⁃Ｅ 截面）的试验段上游

回路噪声均显著低于试验段噪声。

图 ３　 风洞回路噪声频谱图

·６５８·
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通过提取、整理试验数据，分析风洞回路中噪声

的分布情况和变化趋势，判断风洞的主要噪声，为风

洞内的各种气流扰动。 连续式跨声速风洞噪声测量

结论及噪声源分析结果主要有：
１） 压缩机（风扇）叶片共振频率谐波噪声是噪

声源之一。 在稳定段之前，回路内的噪声主要由压

缩机顺流传播噪声决定。
２） 风洞回路中的管路气动噪声、换热器和蜂窝

器及阻尼网处的小尺寸高频湍流也产生噪声，其主

要气动噪声源位于支架段和二喉道内，尤其在试验

马赫数接近或高于 １．０ 时，支架段和二喉道的噪声

源辐射噪声是高速段内噪声的主要成分。
３） 试验段自身噪声主要包括边界层噪声，试验

段扩张形成的喷注噪声，通气壁（开槽 ／开孔）的驻

室回流、再入区噪声，开孔壁面还存在斜孔边棱音，
此外一些通气壁试验段中还存在壁孔－风洞共振现

象产生的噪声等。 针对本试验，在高马赫数工况下，
试验段的压力脉动系数主要由试验段自身气动噪声

决定；对于低马赫数工况，压缩机传播噪声对试验段

压力脉动系数的影响较大。
４） 在二喉道之后，对于高马赫数工况，回路内

噪声主要来源于二喉道附近的气动噪声。 对于低马

赫数工况，回路内噪声由气动噪声和压缩机逆传噪

声共同决定，并且马赫数越低，压缩机噪声影响

越大。
通过以上测试研究分析，连续式跨声速风洞噪

声抑制问题除了采用试验段和压缩机等主动降噪

外，还需要通过风洞沿程管路的吸声降噪技术来解

决。 降低试验段噪声，必需首先隔离来自上、下游两

个方向噪声的影响。 仍然采用 ０．６ ｍ 风洞平台，设
计了具有降噪功能的第四拐角段以及对压缩机尾罩

进行了声学处理，试验段下游逆气流噪声对试验段

的影响主要通过二喉道节流加以隔离。

２　 风洞回路吸声降噪方案设计

风洞回路降噪的目的主要是采取措施消除压缩

机噪声对试验段的影响（通气壁试验段自身噪声较

高的问题通过试验段优化设计解决）。 一方面采取

主动降噪方式，如压缩机设计采用较低转速，尽量降

低叶尖速度；另一方面采取被动降噪方式，通过风洞

沿程回路吸声处理，消除压缩机噪声对试验段的

影响。

风洞所采用的回路降噪措施主要有两种：棉式

阻性消声器和烧结金属丝网消声器。 烧结金属丝网

消声器降噪效果好，并且对降低风洞湍流度有一定

的帮助，但压力损失较大，不适宜用于连续式跨超声

速风洞。 本项目所研究的压缩机尾罩段和第四拐角

段设计采用棉式阻性消声器方案，根据 ０．６ ｍ 风洞

试验段噪声指标要求及压缩机噪声测试值，分别设

计穿孔板＋吸声绵及微穿孔板降噪措施。 降噪量工

程设计采用彼洛夫（Ｂｅｎｏｂ）公式计算

ΔＬ ＝ φ（α０）
Ｐｌ
Ｓ

（１）

式中： ΔＬ 为消声器的末端降噪量，它是指消声器输

入端与输出端的声压级之差，ｄＢ；Ｐ 为消声器通道截

面周长，ｍｍ；ｌ为消声器的有效长度，ｍｍ；Ｓ为消声器

通道横截面积，ｍｍ２。 ϕ（α０） 为消声器消声系数，它
跟消声器内部工作物质垂直入射吸声系数 α０ 关系

如（２）式所示

φ（α０） ＝ ４．３４
１ － １ － α０

１ ＋ １ － α０

（２）

式中， α０ 取值为 ０．８０３（ＮＲＣ）。
风洞压缩机尾罩段降噪方案示意图见图 ４，管

道直径为 １ ４００ ｍｍ，采取 ３ 层微穿孔板降噪方案。
外层微穿孔板厚度 ０．８ ｍｍ，开孔直径 ０．８ ｍｍ，开孔

率 ２％，中间微穿孔板参数为厚度 ０．８ ｍｍ，开孔直径

０．８ ｍｍ，开孔率 １％，将内部空腔分成 ２ 个部分，厚度

分别为 ８０ ｍｍ 和 １２０ ｍｍ，内层微穿孔板与中间层

参数相同。 沿气流方向布置的横隔板将微穿孔板之

间的空腔分成约 １００ ｍｍ 左右气流互不连通的多个

部分。 有效降噪距离 １ ５００ ｍｍ。

图 ４　 压缩机尾罩段降噪设计示意图

第四拐角段吸声结构与导流片组合设计，导流

片采用弯板形式，导流片内部填充吸声材料。 导流

片为框架加蒙皮结构，其中蒙皮既是导流片的型面

又兼作吸声结构的护面板。 导流片内部填充复合吸

声材料，见图 ５。 靠近气流一侧为容重 ８０ ｋｇ ／ ｍ３ 岩

·７５８·
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棉，厚度 ２５ ｍｍ，内层为容重 ３２ ｋｇ ／ ｍ３ 的离心玻璃

棉；导流片所在位置壳体夹层内也填充相同吸声材

料，表面岩棉层厚度 ５０ ｍｍ，离心玻璃棉层厚度

１５０ ｍｍ。

图 ５　 第四拐角段降噪设计示意图

３　 试验结果分析

３．１　 压缩机尾罩段降噪

安装压缩机尾罩后，第二拐角后所测马赫数 Ｍａ
在 ０．２～０．７ 范围内，噪声声压级明显变小。 在 Ｍａ ＝
０．３ 时噪声下降最多，约为 １０ ｄＢ，说明压缩机尾罩

对压缩机噪声的降噪作用非常明显。 图 ６ 为 Ｍａ ＝
０．６ 时安装压缩机尾罩前后，第二拐角后噪声的三

分之一倍频程柱状频谱图。 由图可见，安装压缩机

尾罩降噪后，２５ ～ ８０ Ｈｚ 的低频段及 １８ ０００ Ｈｚ 以上

的高频段内，噪声总级略有升高；在其余测试频段，
噪声总级明显降低；降噪前在 １ ５００ Ｈｚ 和 ３ ０００ Ｈｚ
附近存在明显的峰值，降噪后噪声峰值仍存在，但幅

值有不同程度的降低。

图 ６　 压缩机出口噪声频谱对比图

图 ７ 为压缩机尾罩段降噪处理前后的传声损失

曲线，选取的 ２ 个测点分别为压缩机后和二拐后，由
于 ２ 个测点位置气流通道面积不同，选取 ２ 个测点

的噪声声压级差值，也即传声损失，作为评价指标。
低马赫数时（０．２ ～ ０．６），尾罩降噪作用明显，随着试

验马赫数的增加，压缩机段流速随之上升，次生噪声

逐渐显现，在 Ｍａ＞０．７ 时，具有降噪功能的尾罩段作

用效果甚至不如之前，这一现象的一个重要原因就

是次生噪声放大了下游噪声声压级。

图 ７　 压缩机尾罩段传声损失

次生噪声的产生和降噪部段的加工质量有着很

直接的关联，微穿孔板降噪结构的表面平整性，棱
角、接缝的处理方式等都可能引入次生噪声问题。
因此，对于风洞高速部段（如二喉道、第一扩散段、
第一拐角段和第二拐角段等）降噪技术有待开展进

一步研究，一方面优化气流流动结构状况（如减小

台阶、缝隙等不利影响），改善流场；另一方面通过

选取特殊吸声材料及结构（如优化微穿孔板设计参

数等），降低次生噪声影响，为最终满足全马赫数和

全频率范围内降噪技术要求奠定基础。
３．２　 第四拐角段降噪

通过试验发现，在 ２００～１０ ０００ Ｈｚ 频段，拐角段

后侧噪声水平都低于拐角段前侧，且随着马赫数增

大，降噪量升高。 图 ８ 为 Ｍａ 为 ０．８ 和 １．４ 时测得的

声压级频谱图，对于 １ ０００ ～ ４ ０００ Ｈｚ 频段，降噪前

频段内有密集线谱，降噪后线谱幅值降低，部分谱峰

消失。 说明在对第四拐角段进行降噪处理后，部分

特定频率点上的噪声明显下降，对其他频点的噪声

也有削弱作用。 而在 ２００ Ｈｚ 以下和 １０ ０００ Ｈｚ 以上

频段，降噪处理后的噪声升高，且在 １０ ０００ Ｈｚ 以上

的高频处出现新的噪声峰值。
第四拐角段降噪处理效果在全马赫数范围内都

很明显，而且降噪频带很宽。 针对不同试验状态，风
速较高时，回路噪声抑制作用更强，试验段 Ｍａ≥０．５
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时新的第四拐角段的传声损失都在 １０ ｄＢ 以上。 在

Ｍａ 为 ０．２ ～ ０．４ 的区域内，由于回路流速较低，噪声

传播受流动的影响小，顺气流和逆气流传播的噪声

同样明显影响着该位置的噪声声压级，导致降噪效

果降低。 此外，气流流经风洞拐角导流片后，２００ Ｈｚ
以下低频段的噪声总级升高，可能是由于第四拐角

段导流片后流体存在分离流动，以及表面涂层存在

突起，摩擦因数较大造成的。 在后续降噪措施的改

进中，可通过优化导流片背压分布进行逆向设计等

手段减弱分离流动，同时应保证结构表面的光滑度，
降低摩擦因数。

图 ８　 第四拐角段噪声频谱

３．３　 试验段噪声测试

在上述风洞压缩机下游回路（压缩机尾罩段及

第四拐角段）降噪方案基础上，通过不同通气壁型

式（开孔或开槽）及不同设计参数（开闭比、开槽数

目、槽深等）的噪声对比测试，得到不同马赫数下典

型的脉动压力系数（见图 ９），可见开槽壁试验段噪

声明显低于开孔壁试验段，最终实现了 ΔＣｐ≤０．８％
设计指标要求。 值得一提的是，当 ０．５≤Ｍａ≤０．８ 时

通过二喉道节流措施能大大改善试验段噪声水平，
起到抑制下游噪声前传至试验段的作用，而在低马

赫数范围（０．２≤Ｍ＜０．５）二喉道节流调节范围有限，
试验段下游噪声（压缩机、再导入段等）前传导致

ΔＣｐ 值明显偏高。 下一步将通过相关部段方案优化

和设计参数改进以及第一拐角段降噪方案，降低试

验段下游部段尤其是压缩机噪声前传对试验段流场

的影响。

图 ９　 槽 ／孔壁试验段不同马赫数下典型的脉动压力系数结果

４　 结　 论

在连续式跨超声速风洞中，通过洞体沿程回路

部段（如拐角段和压缩机尾罩段）吸声降噪处理，可
以有效降低风洞试验段来流噪声。 同时配合通气壁

试验段壁板参数优化等主动降噪方案，并采用风洞

二喉道节流状态抑制试验段下游噪声前传的措施，
最终实现风洞噪声指标的先进水平。

第四拐角段降噪，在整个风洞试验风速范围内

都有很好的表现，而且降噪频带很宽。 随着马赫数

增大，降噪量升高。
压缩机尾罩段降噪，降噪效果也非常明显，降噪

带很宽，但在 ２５～８０ Ｈｚ 的低频段以及 １８ ０００ Ｈｚ 以

上的高频段内噪声总级略有升高。 而且低马赫数降

噪量高于高马赫数状态，这主要由微穿孔板的再生

噪声引起。
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