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焦予秦，熊楠

西北工业大学 翼型叶栅空气动力学国家重点实验室，陕西 西安　７１００７２

摘　要：为了探索缝翼噪声的流体动力学机理，在西北工业大学ＮＦ３低速风洞中用动态压力传感器研究多段翼型在不

同条件下绕前缘缝翼流动的非定常性。分析了雷诺数、来流迎角、缝翼和襟翼参数（偏角、缝道宽度和搭接量）对缝翼流

动的非定常性影响规律。研究结果表明：缝翼流动非定常性与流动雷诺数、缝翼参数、襟翼参数和来流迎角密切相关，初

步揭示了缝道涡的变化趋势和对翼型表面流动的影响以及缝翼噪声产生的原因。该试验研究结果对研究多段翼型噪声

产生及抑制方法具有一定的指导意义。
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　　前缘缝翼是用在飞机起飞着陆阶段通过推迟

失速增强其低速空气动力学性能的前缘装置。前

缘缝翼及缝翼槽内的非定常流动及其产生的噪声

是目前国内外很多研究机构和学者研究的热点。

Ｉｍａｍｕｒａ等
［１］对缝翼噪声产生机理的研究结果表

明：缝翼噪声大概分为低频的宽频带［２］、与低频宽

频带重叠的多峰值带和单峰高频噪声三部分。

Ｍｅｎｄｏｚａ等
［３］采用可移动的小口径定向麦克风阵

列（ｍｏｖｅａｂｌｅＳｍａｌｌＡｐｅｒｔｕｒｅＤｉｒｅｃｔｉｏｎａｌＡｒｒａｙ

ｏｆＭｉｃｒｏｐｈｏｎｅｓ）、缝翼尾流处的边界层探测器和

缝翼及主翼表面的动态压力传感器对缝翼噪声的

低频宽频带噪声进行了试验研究。Ｊｅｎｋｉｎｓ
［４］和

Ｔａｋｅｄａ
［５６］等用粒子图像测速仪（ＰＩＶ）和激光多

普勒测速仪（ＬＤＡ）技术对缝翼槽区和缝翼后缘

剪切层的非定常速度场进行了测量研究。Ｋｏｌｂ

等［７］利用大量的测量数据对缝翼槽区噪声的多峰

值带进行了深入研究。Ｄｏｂｒｚｙｎｓｋｉ等
［８９］通过４个

不同的风洞试验得出缝翼槽区周围的非定常流动

与宽频带噪声的密切关系，这部分也是飞机真实飞

行状态下的最主要噪声。Ｙｏｋｏｇａｗａ等
［１０１１］发现无

论缝翼的形状如何，只要缝翼表面的压力分布相

同，那么它的远场声谱也必定相同。其他噪声的来

源也可能是缝翼连接件［１２］，连接件根部的孔［１３］或

防冰冻的孔［１４］。从目前的研究看，高频单峰噪声

的研究相对成熟，但低频宽频带和与低频宽频带重

叠的多峰值带噪声机理尚不清楚。

本文利用布置在缝翼槽区和主翼前缘的动态

压力传感器对缝翼在不同状态下的流动特性进行

试验测量，研究缝翼流动非定常性的参数影响规律。

１　试验设备及方法

试验在西北工业大学ＮＦ３低速翼型风洞二

元试验段内完成［１５］。该风洞二元试验段为矩形

截面，试验段长×宽×高＝８ｍ×３ｍ×１．６ｍ，空

风洞最大风速犞ｍａｘ＝１３０ｍ／ｓ，最小稳定风速

犞ｍｉｎ＝１０ｍ／ｓ，气流湍流度ε≤０．０４５％。多段翼
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型试验模型为钢骨架木质结构三段翼型模型，由

缝翼、主翼和襟翼三部分组成。当缝翼和襟翼收

起时为光洁翼，其弦长犮＝１ｍ，相对厚度为１６％；

缝翼和襟翼除具有不同的偏度外，还有不同的缝

宽和搭接量，如图１所示。

图１　模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｅｓｔｍｏｄｅｌ

主翼弦长犮０ ＝０．８８０ ｍ，前缘缝翼弦长

犮ｓ＝０．１２４ｍ，后缘襟翼弦长犮ｆ＝０．２７６ｍ。模型

试验状态如表１所示，其中：Ｇａｐ为缝道宽度；δｓ和

δｆ分别为缝翼和襟翼偏角；犗犔 为搭接量；狓、狔为缝

翼或襟翼前缘点距光洁翼１／４弦长点的距离。

表１　缝翼和襟翼参数表

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狋犺犲狊犾犪狋犪狀犱狋犺犲犳犾犪狆

Ｓｔａｔｅ Ｇａｐ／ｍｍ 犗犔／ｍｍ 狓／ｍｍ 狔／ｍｍ

δｓ＝１０°（６） ０ ２０ ３０５．０ －５４．０

δｓ＝１０°（１２） １３ ２０ ３０４．０ －３７．５

δｓ＝１０°（１６） ６ ２０ ３０４．０ －４８．０

δｓ＝２４°（１） ４１ －１１ ３１２．３ －５１．０

δｓ＝２４°（４） １１ －１１ ３１２．３ －１１９．０

δｆ＝２０°（１） ３８ ０ －６３５．０ －６．５

δｆ＝３０°（２） ２６ ０ －６３７．４ ７．０

δｆ＝４０°（９） ３６ １２ －６２８．２ －４．２

在试验模型各段展向中剖面表面布置静态测

压孔来测量表面静态压力，并计算升力和俯仰力

矩系数；在试验模型后１倍弦长处用总、静压测量

尾杷测量尾迹总、静压以求得三段翼型的阻力。

压力数据采集由美国压力系统国际（ＰＳＩ）公司的

ＰＳＩ９８１６压力测量系统完成。静态测量结果用于

分析试验结果时参考。在试验模型缝翼和主翼前

缘安装５个美国 Ｋｕｌｉｔｅ生产的动态压力传感器

（见图２），脉动压力采用美国ＡｇｉｌｅｎｔＶＸＩ数据采

集系统采集，型号Ｅ８４０１Ａ，３２个通道，动态采集

速度为１００ｋＨｚ／通道，采集精度为０．１％，滤波频

率为０～２０ｋＨｚ，在此试验中采样频率为１０ｋＨｚ，

截止频率为５ｋＨｚ。

图２　动态压力传感器测量位置示意图

Ｆｉｇ．２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｍａｐｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｔｒａｎｓｄｕｃｅｒ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

将测得的脉动压力按式（１）用动压无量纲化，

转化为脉动压力系数，然后用式（２）和式（３）求出

脉动压力和脉动压力系数的功率谱密度犘Ｓ（ω）。

珟犆狆 ＝
狆
～

１

２ρ
犞２

（１）

犚（τ）＝ｌｉｍ
犜→∞

１

犜∫
犜
２

－
犜
２

犳（狋）犳（狋＋τ）ｄ狋 （２）

犘Ｓ（ω）＝∫
∞

－∞
犚（τ）·ｅ－ｊωτｄτ （３）

　　式（１）为无量纲化公式，式中：狆
～
为测量的脉

动压力；ρ为空气密度；犞 为风速；珟犆狆 为无量纲

化的脉动压力系数。式（２）和式（３）为功率谱密度

公式，式中：犜为有限且足够长的时间区间；犳（狋）

为时域信号，即珟狆（狋）或珟犆狆（狋）；犚（τ）为自相关函

数；ω＝２π犳为频率变量。

２　试验结果与分析

２１　不同雷诺数的比较

在缝翼状态δｓ＝１０°（６）、襟翼状态δｆ＝３０°（２）

及迎角α＝１２°时，进行了３个雷诺数下缝翼流动

试验，如图３所示。试验雷诺数犚犲＝２．１９×１０６，

３．００×１０６，４．００×１０６ 对应风洞风速犞＝３０．４，

４１．６，５５．４ｍ／ｓ。

对于动态压力传感器结果中的频率犳＝５０

Ｈｚ及其倍频的很高的幅值，由于稳压电源中未彻

底滤波的交流分量，分析时予以忽略（以下分析均

做相同处理）。图３（ａ）和（ｂ）的纵坐标为用动压

进行无量纲化的脉动压力功率谱（ＰＳＤ），图３（ｃ）

和（ｄ）的纵坐标为有量纲脉动压力功率谱（１、３号

传感器的脉动压力功率谱分布与２号类似，图中

并未给出）。图３（ｃ）和（ｄ）表明，有量纲脉动压力



　焦予秦等：多段翼型缝翼流动非定常性的试验研究 ５８１　　

功率谱的低频分量与雷诺数（风速）相关，随风速

增大而增加；除４号动态传感器雷诺数为２．１９×

１０６ 的结果外，随雷诺数增大，有量纲的脉动压力

图３　α＝１２°、δｓ＝１０°（６）、δｆ＝３０°（２）状态动压传感器脉

动压力功率谱比较

Ｆｉｇ．３　ＰＳＤｆｏｒｐｕｌｓａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｔｒａｎｓｄｕｃｅｒａｔα＝１２°，δｓ＝１０°（６），δｆ＝３０°（２）

功率谱高频分量越大，这与低频分量类似；４号动

态传感器雷诺数为２．１９×１０６ 有量纲脉动压力功

率谱结果大于其他雷诺数的结果，有待进一步研

究。从图３（ａ）和（ｂ）无量纲化的脉动压力功率

谱可以看出，在不同雷诺数下，各个传感器的

压力脉动在低频部分差别不大，特别是小于

５０Ｈｚ时，几乎一致；雷诺数越大，无量纲脉动

压力功率谱高频分量越低。总之，无量纲脉动

压力功率谱在低频段与雷诺数无关而高频段

与雷诺数反相关。

２２　不同襟翼状态的比较

在缝翼状态δｓ＝１０°（１６）、犚犲＝３．００×１０
６

时，比较不同襟翼状态下缝翼流动的非定常性。

图４为α＝０°时不同襟翼状态下缝翼的流动非定

常性的结果，由图４可看到，对于δｆ＝３０°（２）和

δｆ＝４０°（９）襟翼状态，低频区域功率谱幅值随襟

翼偏角增加而增加，且处于缝翼前缘和缝翼后主

翼上表面的１、４号传感器在低频区域变化更加明

显；高频区域两者趋于一致。对于δｆ＝２０°（１）襟

翼状态，２、３号传感器（位于襟翼槽区）结果在频

率犳＝１０
２Ｈｚ附近具有较大幅值，而１、４号传感

器结果在全频域内幅值均小于δｆ＝３０°（２）和

δｆ＝４０°（９）襟翼状态。
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图４　α＝０°、δｓ＝１０°（１６）、犚犲＝３．００×１０
６ 时不同襟翼角

动压传感器脉动压力功率谱比较

Ｆｉｇ．４　ＰＳＤｆｏｒｐｕｌｓａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｔｒａｎｓ

ｄｕｃｅｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌａｐａｎｇｌｅｓａｔα＝０°，δｓ＝１０°（１６），

犚犲＝３．００×１０６

图５为三段翼型失速前两个迎角时的流动非

定常性比较，由图可看出，各个襟翼状态的脉动压

力功率谱密度随频率变化趋势几乎一致，且随襟

翼偏角的增加，主翼前段上表面非定常压力的功

率谱幅值在整个频率范围幅值增加；４号动态压

力传感器在频率犳＝１０
３ Ｈｚ附近有宽频峰值带。

分析认为：前者是由于随襟翼偏角的增加，主翼后

段和襟翼上表面的分离流动区域增大，流动非定

常性增强，并向前传播使主翼前段的流动非定常

性也增强；后者由于缝翼后缘涡脱落扫过主翼上

表面对４号动态压力传感器的影响。
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图５　α＝１０°，１４°；δｓ＝１０°（１６）；犚犲＝３．００×１０
６ 时不同

襟翼角动压传感器脉动压力功率谱比较

Ｆｉｇ．５　ＰＳＤｆｏｒｐｕｌｓａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｔｒａｎｓｄｕｃｅｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌａｐａｎｇｌｅｓａｔα＝１０°，

１４°；δｓ＝１０°（１６）；犚犲＝３．００×１０
６

２３　不同缝翼状态的比较

图６为襟翼状态δｆ＝３０°（２）、犚犲＝３．００×

１０６、迎角分别为１０°和１４°时，不同缝翼状态下流动

非定常性比较。从图６可看出，变化主要在频率

犳＜１０
３Ｈｚ的范围，２号传感器上脉动值的大小与缝

道宽度成正比，而３、４号传感器（３号传感器的脉动

压力功率谱基本与４号传感器一致，后文中图示也

省略了３号传感器）的缝道宽度Ｇａｐ＝０，１３ｍｍ时

的各频率的脉动幅值较低，其频率分布形态很接

近；而缝道宽度Ｇａｐ＝６ｍｍ各频率的脉动幅值在

中、高频率比较大，有时在犳＝１０
３ Ｈｚ附近出现宽

频带峰值。这可能表明缝道内的涡正好在缝道宽

度Ｇａｐ＝６ｍｍ时被３、４号传感器所扑捉，而缝道

宽度Ｇａｐ＝０，１３ｍｍ时，３、４号传感器的位置没有

受到涡的影响。因为缝道宽度Ｇａｐ＝０ｍｍ时，缝

翼和主翼没形成缝道，槽区内形成稳定分离涡，缝

翼后缘没有涡脱落及其对主翼上翼面（包括３、４号

传感器的位置）的影响。而缝道宽度Ｇａｐ＝１３ｍｍ

时，由于缝道过大，缝翼的脱落涡涡心离主翼上翼

面较远，未对主翼上翼面表面流动造成污染。

图７为襟翼δｆ＝３０°（２）时缝翼δｓ＝２４°不同

缝道状态的脉动压力功率谱比较。由图７可看

出，对于α＝１６°，两缝道宽度脉动压力功率谱密度

基本接近；但缝道宽度Ｇａｐ＝４１ｍｍ时，２号传感

器在大部分频率下脉动压力功率谱密度幅值较

高，４号传感器在犳＝１０
３ Ｈｚ附近有宽频带峰

值。α＝０°缝道宽度Ｇａｐ＝４１ｍｍ的３号和４号
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图６　α＝１０°，１４°；δｆ＝３０°（２）；犚犲＝３．００×１０
６ 时不同缝

翼角动压传感器脉动压力功率谱比较

Ｆｉｇ．６　ＰＳＤｆｏｒｐｕｌｓａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｔｒａｎｓｄｕｃｅｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｌａｐａｎｇｌｅｓａｔα＝１０°，

１４°；δｆ＝３０°（２）；犚犲＝３．００×１０
６
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图７　α＝０°，１６°；δｆ＝３０°（２）；犚犲＝３．００×１０
６ 时不同缝翼

角动压传感器脉动压力功率谱比较

Ｆｉｇ．７　ＰＳＤｆｏｒｐｕｌｓａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｔｒａｎｓｄｕｃｅｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｌａｐａｎｇｌｅｓａｔα＝０°，１６°；

δｆ＝３０°（２）；犚犲＝３．００×１０
６

传感器均存在宽频带峰值，但２号传感器在缝道

宽度Ｇａｐ＝１１ｍｍ时在大部分频率下幅值较高。

同样说明３、４号传感器扑捉到了这个状态缝翼缝

道内的涡，缝道内涡尺度和缝翼缝道宽度的相对

关系决定缝道内流动的非定常性和其对主翼上表

面流动非定常性的影响。

２４　不同迎角的比较

图８给出缝翼状态分别为δｓ＝１０°（１６）、

Ｇａｐ＝６ｍｍ 和δｓ＝１０°（１２）、Ｇａｐ＝１３ｍｍ 时，

２～４号动态压力传感器在α＝０°，８°，１６°时的结

果比较。由图８可看出，在α＝８°时，２～４号传感

器的脉动压力功率谱密度幅值在整个频率范围均

较小。而α＝０°时，δｓ＝１０°（１６）缝翼状态，２、３号

传感器在中等频率（１０２ Ｈｚ两侧）功率谱密度幅

值较大；δｓ＝１０°（１２）缝翼状态，３、４号传感器在

中、高频率（１０２ Ｈｚ两侧）功率谱密度幅值较大。

对于α＝１６°，具有很大的低频（＜３０Ｈｚ）脉动，而

且δｓ＝１０°（１６），Ｇａｐ＝６ｍｍ缝翼状态３、４号传

感器在高频（１０３Ｈｚ附近）脉动幅值较高，且４号

传感器出现了宽频峰值带；δｓ＝１０°（１２）缝翼状

态３、４号传感器在高频（１０３ Ｈｚ附近）脉动幅值

较低。结合上述数据和表１中的构型集合参数
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图８　不同迎角动压传感器脉动压力功率谱密度的比较

Ｆｉｇ．８　ＰＳＤｆｏｒｐｕｌｓａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｔｒａｎｓｄｕｃｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

分析，α＝０°时缝翼槽区具有很大的分离涡，并在

缝翼后缘存在周期性的涡脱落，这一方面导致缝

翼槽涡的振荡，形成中等频率（１０２ Ｈｚ两侧）较大

的功率谱密度幅值，另一方面涡脱落也可能扫过

主翼表面引起中、高频率（１０２ Ｈｚ、１０３ Ｈｚ）较高的

脉动幅值（如３、４号传感器），４号传感器的高频

宽带峰值对应于缝翼后缘涡脱落的频率。随迎

角增加，缝翼槽区分离涡减小，其后缘涡脱落强

度和槽区分离涡振荡也减弱，从而功率谱密度

变小（如α＝８°时）。α＝１６°时，已失速或接近失

速，上翼面的流动分离引起翼面低频脉动分量

增加。

３　结　论

１）频率犳＝１０
３ Ｈｚ附近的峰值带只有３、４

号传感器具有，这说明这个频率影响是在缝翼缝

道和缝翼后缘部分产生的，即与缝翼涡脱落有关。

２）前缘缝翼缝道流动非定常性的影响因素，

不仅与迎角和缝翼缝道参数有关，而且与后缘襟

翼的状态也有关系；雷诺数对低频分量的影响相

对简单。这些结论为更好地研究多段翼型的噪声

提供了一定的依据。
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