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降低超声速飞行器声爆的一种主动控制方法

叶柳青， 叶正寅， 马博平

（西北工业大学 航空学院， 陕西 西安　 ７１００７２）

摘　 要：声爆抑制问题是新一代环保型超声速客机研发过程中亟需解决的关键技术瓶颈之一。 提出

了一种降低超声速飞行器声爆的主动控制方法，主要是在翼型下表面前缘附近处开口进行吸气，同时

在翼型下表面后缘附近进行喷气，且保持吸气量与喷气量相等。 分别以菱形翼型和 ＮＡＣＡ０００８ 翼型

作为基准算例，研究了吸气口与喷气口位置、气体质量流量以及飞行迎角对地面声爆最大过压、阻力

系数以及升阻比的影响。 结果表明该方法能够显著地降低超声速飞行器声爆水平以及阻力，并且后

缘处喷气比前缘处吸气更容易达到降噪的效果。 将主动控制方法应用于基准菱形（ＮＡＣＡ０００８）翼型

后，当气流质量流量为 ６．５ ｋｇ ／ ｓ（７．５ ｋｇ ／ ｓ）时，最大正过压值降低了 １２．８７％（１２．８５％），最大负过压值的

绝对值降低了 ３３．８３％（５６．７７％），阻力系数降低了 ９．５０％（１０．９６％）。 可见文中提出的低声爆方法效果

良好，为新一代低声爆超声速客机的设计提供了有益的参考。

关　 键　 词：超声速客机；声爆；激波；吸喷气；降噪

中图分类号：Ｖ２１１．４　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）０３⁃０５６６⁃１０

　 　 声爆是飞行器在超声速飞行时特有的一种声学

现象［１⁃５］。 飞行器超声速飞行时在其近场会产生以

激波为主的一系列扰动波，它们在大气层中自然非

线性传播，最终在远场演化为“Ｎ” 形声波。 这种

“Ｎ”形声波表示压力信号的形状，是由头部激波和

尾部激波组成。 激波的厚度很小，经过激波后空气

的压强、密度、温度都急剧升高，速度急剧下降。 被

这两道激波扫过的任何空间中的物体都会感觉到强

烈的变化，人的耳膜受到突然的空气压强变化，感觉

是两声巨响，这两声巨响即为声爆［６⁃９］。
Ｓｅｅｂａｓｓ 等首次提出了基于线化理论 ＳＧＤ（Ｓｅｅ⁃

ｂａｓｓ⁃Ｇｅｏｒｇｅ⁃Ｄａｒｄｅｎ）方法来降低声爆，为低声爆超

声速客机设计奠定了理论基础［１０⁃１１］。 冯晓强等［１２］

基于 ＳＧＤ 方法，首次提出一种“梭式”布局静音超声

速客机方案。 朱自强等［１３］ 对目前降低声爆的优化

设计方法进行了详细的介绍与讨论。 徐悦等［１４］ 通

过求 Ｅｕｌｅｒ ／ Ｎ⁃Ｓ 方程计算了 ２ 个典型低声爆构型国

际标准算例（即 ＳＥＥＢ⁃ＡＬＲ 旋成体和三角翼）的近

场声爆信号，他们指出在计算上述标准算例的简单

绕流场近场声爆时，流场的黏性效应不是必须考虑

的因素。 Ｈｏｗｅ［１５］提出了一个“静音锥”概念来降低

声爆水平。 主要是在机头上安装一个可伸缩的静音

锥，产生一系列弱激波，从而达到降低声爆的目的。
国内李占科等［１６］和冯晓强等［１７］ 研究了不同参数的

单级和多级静音锥对超声速声爆水平的影响。 在

“静音锥”概念的启发下，沈沉等［１８］ 和翟荣华等［１９］

提出在超声速客机机头安装合适的细长杆来降低声

爆的方案，并基于 ＡＵＳＭ＋格式和 Ｆｌｕｅｎｔ 的准三维数

值模拟手段对多组细长杆设计方案进行了模拟分

析，计算结果表明 ６ ｍ 长的 １２．５°半锥角单级锥形细

长杆具有明显的降噪效果。 然而，附加的静音锥或

细长杆会显著增加飞机的质量，必须配备足够的刚

度以避免气动弹性不稳定。
吸喷气是常用于飞行器流动控制的一种较为成

熟的技术手段［２０⁃２２］，如合成射流技术［２０］、边界层吹

吸气以及协同射流控制技术等［２１⁃２２］ 都采用吸喷气
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对流动进行控制。 本文创新地将吸喷气应用于超声

速声爆抑制中，主要是在翼型下表面前缘附近处开

口进行吸气，同时在翼型下表面后缘附近处开口进

行喷气，且保持吸气量与喷气量相等。 这种方法不

仅避免了质量损失、大幅度增加阻力，以及牺牲机身

空间等不利影响，还具有操作简单、易于控制等优

点。 为了节约能源，当超声速飞机在人口密度较大

的城市上空飞行时，吸气口和喷气口是打开的，而当

飞机飞越海面或者沙漠时，吸气口和喷气口关闭。
为了验证所提出的低声爆方法的有效性，将该主动

控制方法应用于菱形翼型 ＮＡＣＡ０００８ 翼型中，首先

采用 ＣＦＤ 方法求解 Ｅｕｌｅｒ 方程得到近场过压分布，
再使用自研的远场传播工具将近场过压分布传播至

地面，将最终得到的地面声爆波形与使用该主动控

制方法之前的基准菱形翼型的 ＮＡＣＡ０００８ 翼型进行

对比。 并进一步研究了吸气口与喷气口的位置、气
体质量流量以及飞行迎角对地面声爆最大过压、阻
力系数、升力系数以及升阻比的影响。

１　 降低声爆的主动控制方法

本文创新地提出了一种可有效降低超声速飞行

器声爆水平的方法，该方法主要是在翼型下表面前

缘附近处开口进行吸气，同时在翼型下表面后缘附

近处开口进行喷气，且保持吸气量与喷气量相等。
该方法的气动原理是：飞行器超声速飞行时，翼型下

表面前半部分的流场是由激波主导的，通过在翼型

下表面前缘附近处开口进行吸气，产生一系列膨胀

波，通过膨胀波与前缘激波相互作用，达到削减头部

激波峰值的效果；翼型下表面后半部分的流场是由

膨胀波区主导的，通过在翼型下表面后缘附近处喷

气，产生激波来减弱后缘激波峰值。 由于前后缘激

波峰值的减小，传播到远场处的噪声值也会相应的

降低。
为了说明本文提出的降低声爆的主动控制方法

的有效性，这里选择菱形翼型和 ＮＡＣＡ０００８ 翼型作

为基准翼型。 图 １ａ）至 １ｂ）分别展示了基准翼型以

及使用该主动控制方法后的翼型。 ｃ 代表弦长。 气

流通过吸气口时，保持气流方向与吸气口所在表面

垂直。 同样地，气流通过喷气口时，保持气流方向与

喷气口所在表面垂直。 为了最大限度地降低功耗，
从翼型前缘附近处吸入的气流流量与从后缘附近处

喷出的气流流量相等。 流动控制由泵进行驱动。

图 １　 基准翼型与带吸喷气的翼型

２　 数值方法

精确地评估超声速飞行器飞行时地面感受到的

声爆噪声水平是使用低声爆方法来降低声爆的先决

条件［１⁃２］。 目前国际上主流的声爆预测策略主要分

为 ２ 个步骤［２］：①首先通过风洞试验或者 ＣＦＤ 方法

得到近场过压分布；②运用修正线化理论或非线性

声学理论将近场的过压分布传播到远场，最终获得

地面声爆的声压信号。 噪声级有多种衡量标准，不

同衡量标准间的差异较大。 在获得地面声爆波形

后，作为远场 Ｎ 波的主要参数，许多国内外的研究

者，如翟荣华等［１９］ 和 Ｓｕｎ 等［２３］ 均采用地面声爆波

形中的最大过压值来量化声爆水平。 因此，这里也

将声爆最大过压作为声爆强度的主要指标。
２．１　 近场 ＣＦＤ 计算数值方法

采用商业 ＣＦＤ 软件，即 Ｆｌｕｅｎｔ，对二维欧拉方程

进行求解，从而得到近场的压力分布。 利用 ＩＣＥＭ
软件来生成结构网格。 为了更加精确地捕捉激波特

性，令网格面平行于激波面，并且对激波附近的网格

·７６５·
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进行加密。 本文求解 Ｅｕｌｅｒ 方程来实现近场声爆的

预测，其二维守恒形式的 Ｅｕｌｅｒ 方程为

∂Ｕ
∂ｔ

＋ ∇Ｆ（Ｕ） ＝ ０ （１）

式中， Ｕ 为守恒变量， 对流通量 Ｆ（Ｕ） ＝ （ ｆ（Ｕ），
ｇ（Ｕ）），表达式分别为

Ｕ ＝

ρ
ρυ１

ρυ２

ρＥ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

，　 ｆ ＝

ρυ１

ρυ１υ１ ＋ Ｐ
ρυ２υ１

ρｈυ１

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

，　 ｇ ＝

ρυ２

ρυ１υ２

ρυ２υ２ ＋ Ｐ
ρｈυ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

式中： ρ 为密度；υ １ 和 υ ２ 为 ｘ， ｙ 方向的速度分量；Ｅ
为单位总能；ｐ 为压强；ｈ 为单位总焓。

在进行数值计算中，选取 Ｄｅｎｓｉｔｙ 基函数，求解

法选择隐式，无黏通量项采用 Ｒｏｅ 格式。
２．２　 声爆远场分析数值方法

在远场分析中，本文采用自研的基于 Ｗｈｉｔｈａｍ
修正线化理论、Ｔｈｏｍａｓ 波形参数法和几何声学的综

合声爆信号传播与分析工具（ＦＬ⁃ＢＯＯＭ）将近场声

爆信号传播到远场。 线化声爆预测理论是 Ｗｈｉｔｈａｍ
于 １９５２ 年由线化超声速细长旋成体理论发展而来。
Ｗｈｉｔｈａｍ 认为，线化超声速细长旋成体理论中关于

特征线是相互平行的假设在声爆计算中不合理，于
是对特征线方程进行非线性修正，提出了声爆的线

性理论，并给出了精度较高的特征线描述。
由线化超声速细长旋成体理论可以得到旋成体

的小扰动速度表达式，如（２）式所示

ｕ^
Ｖ∞

＝ ∂φ
∂ｘ

＝ － １
２π∫

ｘ－Ｂｒ

０

Ｓ″（ξ）ｄξ

（ｘ － ξ） ２ － Ｂ２ｒ２

ｖ^
Ｖ∞

＝ ∂φ
∂ｒ

＝ － １
２πｒ∫

ｘ－Ｂｒ

０

Ｓ″（ξ）（ｘ － ξ）ｄξ

（ｘ － ξ） ２ － Ｂ２ｒ２

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２）

式中： ｕ^， ｖ^ 为小扰动速度；Ｖ∞ 为无穷远处的流动速

度；φ 为速度势；ｘ，ｒ 为细长旋成体理论中的柱坐标；

Ｂ ＝ Ｍａ２ － １ ，Ｍａ 为来流马赫数；ξ 为积分变量；
Ｓ（ξ） 为旋成体在轴向位置处的截面积，Ｓ″（ξ） 为截

面的二阶导数。
修改特征线方程 ｘ － Ｂｒ ＝ ｃｏｎｓｔ为 ｘ － Ｂｒ ＝ ｙ（ｘ，

ｒ），即 ｘ 与 ｒ 的关系不是简单的线性关系，而是与空

间点坐标（ｘ， ｒ） 有关，于是（２） 式可写为

ｕ^
Ｖ∞

＝ － １
２π∫

ｙ

０

Ｓ″（ξ）ｄξ
（ｙ － ξ）（ｙ － ξ ＋ ２Ｂｒ）

ｖ^
Ｖ∞

＝ － １
２πｒ∫

ｙ

０

Ｓ″（ξ）（ｙ ＋ Ｂｒ － ξ）ｄξ
（ｙ － ξ）（ｙ － ξ ＋ ２Ｂｒ）

（３）

　 　 对于特征线方程的确定，这里给出特征线的表

达式

ｘ ＝ Ｂｒ － ｋＦ（ｙ） ｒ ＋ ｙ
ｙ ＝ ｘ０ － Ｂｒ０
ｋ ＝ ２ －１ ／ ２（γ ＋ １）Ｍａ４Ｂ －３ ／ ２ （４）

　 　 Ｆ（ｙ） 为根据线化理论水平方向速度分量积分

式近似出的 Ｗｈｉｔｈａｍ“Ｆ⁃函数”。 根据线化 Ｂｅｒｎｏｕｌｉ
方程可获得激波，其强度为

Δｐ ／ ｐ０ ＝ γＭａ（２βｒ） －１ ／ ２Ｆ（ｙ） （５）
式中： γ 为比热比，Δｐ ／ ｐ０ 为声爆过压，Δｐ ＝ ｐ － ｐ０，ｐ
为观测点当地压强，ｐ０ 为环境压强。

３　 结果与讨论

在数值计算中选取飞行马赫数为 １．７。 翼型弦

长 ｃ＝ １ ｍ。 吸气口处的边界条件设置为压力出口边

界条件，喷气口处的边界条件设置为速度入口边界。
通过调整速度入口边界处的速度大小，来保持吸气

口处的气流流量与喷气口处的气流流量一致。 在翼

型下方两倍于翼型弦长的位置（即 Ｈ ／ Ｌ＝ ２，其中 Ｌ ＝
ｃ）采集近场过压信号。 假定飞行器巡航高度为 １６
７６４ ｍ，飞行迎角为 ０°，用自研的 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 工具将

近场过压信号传播到远场得到地面声爆波形。
３．１　 近远场预测工具的正确性与一致性验证

表 １ 给出了由不同方法计算的菱形翼型气动力

系数。 由表中数据可知，由商业软件 Ｆｌｕｅｎｔ 计算得

到的菱形翼型阻力系数为 ０．０２９ １８，理论方法计算

得到其的阻力系数为 ０．０２９ １０，二者相比，误差仅为

０．２７％，表明所使用的数值方法具有较高的精度，可
以用来后续研究。

表 １　 不同方法计算的菱形翼型气动力系数及其误差

迎角 ／ （°）
阻力系数

ＣＦＤ 理论 误差 ／ ％

升力系数

ＣＦＤ 理论 误差 ／ ％

０ ０．０２９ １８ ０．０２９ １０ ０．２７ ０ ０

２ ０．０３２ ９７ ０．０３２ ６４ １．０１ ０．１０３ ５ ０．１０１ ６ １．８

·８６５·
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　 　 为验证波形参数法的计算结果，本文使用声爆

标模 ＬＭ１０２１ 进行验证。 远场传播条件如表 ２ 所

示。 图 ２ 为 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 计算的 ＬＭ１０２１ 远场压力信

号，作为对比的是 ＳＢＰＷ⁃１ 参会代表提交的结果（图
中以 Ｓ 开头的数据）对比。 总体来看，本文计算的

远场声爆波形与参会代表提交的结果吻合较好，表
明 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 可用于后续的声爆远场波形预测。

表 ２　 远场传播条件

飞行器真实尺寸 ／ ｍ 巡航高度 ／ ｍ 巡航马赫数 飞行迎角

７１．４６ １６ ７６４ １．６ ０．０

图 ２　 无黏条件下 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 计算验证

３．２　 网格无关性验证

基于 ＩＣＥＭ 软件，分别生成 ３ 套不同网格数量

的结构网格，并将不同网格密度下带有吸喷气口的

翼型的近场压力分布进行比较，以验证网格无关性，
如图 ３ 所示。 对于带吸喷气的菱形翼型，３ 套网格

的节点数分别为 １９０×２００，２９０×４００ 和 ３９０×８００ 分

别对应于疏网格、中等网格和密网格。 吸 ／喷气口分

别位于距离前缘 ２１．０％ ／ ７９．０％弦长位置处。 吸气

口与喷气口的长度都为 ２％的弦长，并且质量流率

都为 １ ｋｇ ／ ｓ。 对于带吸喷气 ＮＡＣＡ０００８ 翼型，３ 套

网格节点数分别为 １９０ × ２０６，３８０ × ４１２，７６０ × ８２３。
吸 ／喷气口分别位于距离前缘 １６．１％和 ７９．３％弦长

位置处。 吸气口与喷气口的长度都为 ２％的弦长，
并且质量流率都为 １．９ ｋｇ ／ ｓ。

从图 ３ 及其局部放大图可以看出，不同网格密

度下，激波与膨胀波的位置基本保持一致。 但是采

用较密的网格得到的激波与膨胀波的峰值会更大，
这是由于较密的网格数值耗散较小。 对于带吸喷气

的菱形翼型和 ＮＡＣＡ０００８ 翼型来说，当网格节点数

分别达到 ２９０×４００ 和 ３８０×４１２ 时，网格数量对计算

结果的影响可以忽略。

图 ３　 网格密度对近场压力分布的影响

３．３　 吸气口与喷气口位置的影响

图 ４ 和图 ５ 分别表示以菱形翼型和 ＮＡＣＡ０００８
翼型作为基准翼型时，吸气口或者喷气口位置对地

面声爆最大过压的影响。 Δｐ－ ｏ（ｍａｘｉｍｕｍ ｏｖｅｒｐｒｅｓ⁃
ｓｕｒｅ）代表前缘激波处的最大过压，为正值。 Δｐ－ ｕ
（ｍａｘｉｍｕｍ ｕｎｄｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ）表示后缘激波处的最大过

压，为负值。 ｘ 代表开口（吸气口或者喷气口）中心

距翼型前缘的距离。 这里研究吸气口位置的影响

时，关闭喷气口。 同样的，研究喷气口位置的影响

时，关闭吸气口。
　 　 对于基准翼型为菱形翼型来说，吸气口长度为

４％的弦长，吸气口中心位置从距翼型前缘 ０．０４ ｍ
到 ０．４６ ｍ 变化，中间间隔为 ０．０２ ｍ，吸气口处质量

流率为－６．４２８ ｋｇ ／ ｓ。 从图 ４ａ）可以看出打开吸气口

后，翼型前缘激波处的最大正过压值低于基准翼型，
这表明在翼型前缘附近处吸气可降低声爆水平，并
且当吸气口位于距前缘 ０．３ ｍ 时，前缘激波处的最

大正过压值最小。 因此，吸气口位于距前缘 ０．３ ｍ
位置处为最佳吸气口位置。 关闭前缘附近吸气口，
只打开后缘附近喷气口，喷气口的长度为 ２％的弦

长，喷气口中心位置从距翼型前缘 ０．５３ ｍ 到 ０．９７ ｍ
变化，中间间隔为 ０．０２ ｍ，喷气口处的质量流率为

２．５ ｋｇ ／ ｓ。 从图 ４ｂ）可以看出打开喷气口后的菱形

·９６５·
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图 ４　 基准菱形翼型和带吸喷气菱形翼型最大过压的对比

图 ５　 基准 ＮＡＣＡ０００８ 翼型和带吸喷气

ＮＡＣＡ０００８ 翼型最大过压的对比

翼型后缘激波处的最大负过压值高于基准翼型，但

其绝对值明显低于基准翼型，这表明在翼型后缘附

近处喷气可降低声爆水平，并且当喷气口位于距前

缘 ０．７５ ｍ 时，翼型后缘激波处的最大负过压值绝对

值最小，因此，喷气口位于距前缘 ０．７５ ｍ 位置处为

最佳喷气口位置。
对于基准翼型为 ＮＡＣＡ０００８ 翼型来说，只打开

前缘吸气口，吸气口长度为 ２．４％的弦长，吸气口中

心位置从距翼型前缘 ０．０２２ ５ ｍ 到 ０．３３４ ５ ｍ 变化，
中间间隔为 ０． ０４８ ０ ｍ，吸气口处的质量流率为

－６．８８７ ７ ｋｇ ／ ｓ。 图 ５ａ）展示了吸气口位置对最大正

过压值的影响。 关闭前缘吸气口，只打开后缘喷气

口，喷气口长度为 ２．４％的弦长，喷气口中心位置从

距翼型前缘 ０．６１９ ５ ｍ 到 ０．９５５ ５ ｍ 变化，中间间隔

为 ０．０２４ ０ ｍ，喷气口处质量流率为 ３．３５６ ９７ ｋｇ ／ ｓ。
图 ５ｂ）展示了喷气口位置对最大负过压值的影响。
类似于上面对基准翼型为菱形翼型的分析，从图 ５
中可以确定最佳吸气口的位置为吸气口中心距离前

缘 ０．０４６ ５５ ｍ 位置处，最佳的喷气口位置为距前缘

０．６９３ ０ ｍ 位置处。
总的来说，图 ４ 和图 ５ 的结果显示不论在翼型

的前缘附近处吸气还是在后缘附近处喷气，都可有

效地降低声爆水平。 另外一方面，也可以看出本文

提出的主动控制方法不仅适用于基准菱形翼型，也
同样适用于基准 ＮＡＣＡ０００８ 翼型。
３．４　 气体质量流量的影响

吸气口与喷气口处气体的质量流量是一个重要

的参数，会对最终降噪的效果产生影响。 分别将吸

气口与喷气口设置于 ３．３ 小节中确定的最佳位置

处，同时打开吸气口与喷气口，并保持吸气口处气流

的质量流量与喷气口处气流的质量流量相等。 根据

文献［２１⁃２２］，为避免等质量吸气时在吸气口发生壅

塞，吸气口长度应该大于喷气口的长度。 这里，对于

带吸喷气的菱形翼型，吸 ／喷气口长度分别取 ４％和

２％的弦长。 图 ６ 和图 ７ 展示了吸气口与喷气口处

的气流质量流量对地面声爆波形、最大过压、阻力系

数以及升阻比的影响。 对于带吸喷气的 ＮＡＣＡ０００８
翼型，吸 ／喷气口长度分别取 ４．８％和 ２．４％的弦长。
图 ８ 和图 ９ 展示了气流质量流量对地面声爆波形、
最大过压、阻力系数以及升阻比的影响。

从图 ６ａ） ～６ｂ）中可以看出，与基准菱形翼型相

比，带吸喷气的菱形翼型的前缘激波处的最大正过

压值变小，后缘激波处的最大负过压值变大，但其绝

对值变小，这表明在菱形翼型前缘附近处吸气并同
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时在翼型后缘附近喷气的方法可以有效降低声爆水

平。 从图中还可以看出，随着吸喷气口处气体的质

量流量的增大，前缘激波处的最大正过压值不断减

小，后缘激波处的最大负过压值不断增大，但其绝对

值仍不断减小，这表明增大吸喷气口处气体的质量

流量可以增强降噪效果。 从图 ６ｃ）中可以看出，与
基准菱形翼型相比，带吸喷气的菱形翼型的阻力系

数变小，并且随着气流质量流量的增大，阻力系数不

断减小。 在气体质量流量为 ６．５ ｋｇ ／ ｓ 时，前缘激波

处的最大正过压值降低了 １２．８７％，后缘激波处最大

负过压值的绝对值降低了 ３３．８３％，阻力系数降低了

９．５０％。 从图 ６ｄ）可以看出，随着气流质量流量的增

大，升阻比也不断增大。 这说明本文提出的主动控

制方法不但能够有效降低声爆水平，而且还会带来

气动特性的显著提升。 对于主动流动控制而言，若
评判其气动效率如升阻比 Ｌ ／ Ｄ，应该将喷吸气的功

耗也考虑进来，参考文献［２１⁃２２］中功耗的计算方

法，图 ６ｅ）给出了不同气流质量流量下菱形翼型吸

喷气消耗的功率系数。 从图中可以看出，气流质量

流量越大吸喷气消耗的功率系数也越大。 因此，结
合上面的分析可知，若想达到降低音爆的最佳效果，
应该在功耗允许范围内尽可能地提高吸喷气口处的

气流质量流量。

图 ６　 不同质量流量下基准菱形翼型与带吸喷气的菱形翼型的计算结果对比

图 ７　 在质量流量为 ６．５ ｋｇ ／ ｓ 时基准菱形翼型与

带吸喷气的菱形翼型的地面声爆波形对比

　 　 从图 ８ 和图 ９ 中可以看出，吸喷气口处气体的

质量流量对基准翼型为 ＮＡＣＡ０００８ 翼型的地面声爆

波形、最大过压、阻力系数以及升阻比的影响规律与

菱形⁃ＳＩ 翼型基本一致，这里就不展开描述。 对带吸

喷气的 ＮＡＣＡ０００８ 翼型来说， 当气体质量流为

７．５ ｋｇ ／ ｓ时，前缘激波处的最大正过压值降低了

１２．８５％，后缘激波处的最大负过压值的绝对值降低

了 ５６．７７％，阻力系数降低了 １０．９６％。
总的来说，增加吸喷气口处气体的质量流量会

导致声爆水平与阻力的进一步降低，并且后缘附近

处喷气比前缘附近处吸气更容易达到降噪的效果。

·１７５·
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图 ８　 不同质量流量下基准 ＮＡＣＡ０００８ 翼型与带吸喷气的 ＮＡＣＡ０００８ 翼型的计算结果对比

图 ９　 在质量流量为 ７．５ ｋｇ ／ ｓ 时基准 ＮＡＣＡ０００８ 翼型与

带吸喷气的 ＮＡＣＡ０００８ 翼型的地面声爆波形对比

　 　 因此，在使用本文提出的降低声爆的主动控制

方法时，若想要达到较好的降噪效果，可尽量提高吸

气口与喷气口处气体的质量流量。
３．５　 飞行迎角的影响

图 １０ 和图 １１ 展示了在不同迎角时，将本文提

出的主动控制方法应用于菱形翼型与 ＮＡＣＡ０００８ 翼

型时的降噪效果和气动性能。 同时打开翼型前缘附

近处的吸气口与翼型后缘附近处的喷气口，将吸 ／喷
气口分别放置在其对应的最佳位置处，并保持吸气

口处气流的质量流量与喷气口处气流的质量流量相

等。 其中，对于带吸喷气的菱形翼型来说，吸 ／喷气

口长度分别为 ２％和为 ４％的弦长；对于带吸喷型还

是带吸喷气 ＮＡＣＡ０００８ 翼型，吸 ／喷气口长度分别为

２．４％和为 ４． ８％的弦长。 无论对于菱形翼型还是

ＮＡＣＡ０００８ 翼型气体的质量流量都为 ３．５ ｋｇ ／ ｓ。

图 １０　 不同迎角下带吸喷气的菱形翼型与基准菱形翼型的计算结果对比

图 １１　 不同迎角下带吸喷气的 ＮＡＣＡ０００８ 翼型与基准 ＮＡＣＡ０００８ 翼型的计算结果对比

·２７５·
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　 　 图 １０ 和图 １１ 的结果显示，在不同的飞行迎角

下，与相对应的基准翼型相比，带吸喷气的菱形翼型

与带吸喷气的 ＮＡＣＡ０００８ 翼型的前缘激波处的最大

正过压值略微降低，而后缘激波处的最大负过压绝

对值显著降低，阻力系数明显降低，升阻比基本不

变。 然而，从图 １０ｂ）和图 １１ｂ）还可以看出，当迎角

增大到 ５°时，带吸喷气的菱形翼型后缘激波处的最

大负过压绝对值超过了基准菱形翼型；当迎角为 ３°
时带吸喷气的 ＮＡＣＡ０００８ 翼型后缘激波处最大负过

压绝对值也超过了基准 ＮＡＣＡ０００８ 翼型。 这说明本

文提出的降低声爆的主动控制方法适用于小迎角

范围。
为了验证本文进行近场声压信号采集的位置

（即 Ｈ ／ Ｌ＝ ２）是合适的，这里选取不同的位置进行近

场声压信号采集，再将其传播到远场得到地面声爆

信号，如图 １２ 所示。 将吸 ／喷气口分别放置在其对

应的最佳位置处。 对于带吸喷气的菱形翼型，吸 ／喷
气口长度分别为 ０．０２ｃ 和 ０．０４ｃ，吸喷气口处气体的

质量流量为 ６．５ ｋｇ ／ ｓ。 对于带吸喷气的 ＮＡＣＡ０００８
翼型，吸 ／喷气口长度分别为 ０．０２４ｃ 和 ０．０４８ｃ，吸气

喷气口处气体的质量流量为 ７．５ ｋｇ ／ ｓ。 从图 １２ 可

以看出，由位置 Ｈ ／ Ｌ＝ ２ 处得到的地面声爆波形中的

最大过压与 Ｈ ／ Ｌ＝ ５ 以及 Ｈ ／ Ｌ＝ ７ 得到的结果是基本

一致的。 这说明本文进行近场声压信号采集的位置

（即 Ｈ ／ Ｌ＝ ２）是合适的。

图 １２　 不同位置处采集近场压力信号得到的

地面声爆波形对比

４　 结　 论

本文创新地提出了一种可降低超声速飞行器声

爆的主动控制方法，具体为翼型下表面前缘附近处

开口进行吸气，同时在翼型下表面后缘附近处开口

进行喷气，且保持吸气量与喷气量相等。 为了验证

所提出低声爆方法的有效性，将该主动控制方法应

用于菱形翼型和 ＮＡＣＡ０００８ 翼型中，并进一步研究

了吸气口与喷气口的位置、气体质量流量以及飞行

迎角对地面声爆波形、最大过压、阻力系数以及升阻

比的影响，得到的结果主要如下：
１） 该方法能够显著地降低超声速飞行器的声

爆水平以及阻力，并且后缘处喷气比前缘处吸气更

容易达到降噪的效果；从气动角度看，该方法在降低

声爆的同时能够兼顾气动性能；
２） 增加吸气口与喷气口处气体的质量流量将

会进一步增强降噪效果。 将该主动控制方法应用于

菱形翼型后，在气流质量流量为 ６．５ ｋｇ ／ ｓ 时，最大正

过压值降低了 １２．８７％，最大负过压值的绝对值降低

了 ３３．８３％，阻力系数降低了 ９．５０％；将该主动控制

方法应用于 ＮＡＣＡ０００８ 翼型后，在气体质量流量为

７．５ ｋｇ ／ ｓ 时，最大正过压值降低了 １２．８５％，最大负

过压值的绝对值降低了 ５６．７７％，阻力系数降低了

１０．９６％；
３） 该降低声爆的主动控制方法适用于小迎角

范围。
为了节省能源，吸气口与喷气口可在人群密度

较大的城市上空打开使用，而在海面或者沙漠上时

关闭。 可见本文提出的低声爆方法效果良好，控制

灵活，为新一代低声爆超声速客机的设计提供了有

益的参考。
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第 ３ 期 叶柳青，等：降低超声速飞行器声爆的一种主动控制方法
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