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前缘射流对空腔噪声抑制效果的试验研究 
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摘要：目的 通过在开式空腔前缘增加矩形口射流、九孔射流和九斜孔射流，探究三种射流方式对空腔自激

振荡噪声的抑制效果。方法 通过风洞试验对亚、跨声速（Ma=0.3、0.45、0.6）下基于前缘射流的空腔噪声

抑制方法开展研究，在空腔指定位置安装传声器，获取不同工况下空腔内的噪声信息，综合对比三种射流

方式下空腔峰值频率、空腔底部及后壁声压级分布、总声压级分布及不同测点处的频率曲线特征，评估三

种前缘射流方式对空腔噪声的控制效果。结果 在来流速度 Ma=0.3 时，三种射流方式对空腔峰值频率处的

声压级均有一定抑制效果，但由于前缘射流的引入导致空腔前端底部噪声总声压级提高；在来流速度

Ma=0.45 时，三种射流方式对空腔峰值频率处的声压级及宽频噪声均有显著抑制效果；在来流速度 Ma=0.6

时，除矩形口射流对空腔噪声有明显的抑制作用，其他两种射流方式使得空腔内噪声水平增强。结论 在空

腔前缘引入射流在一定来流速度下能够实现空腔峰值频率处噪声及宽频噪声的有效降低，前缘射流对空腔

噪声的抑制效果随射流方式的不同而存在较大差异。 
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Experiment on the Effect of Front-edge Jet on Cavity Noise Suppression 
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(1. Aircraft Strength Research Institute of China, Xi'an 710065, China; 2. Aviation Key Laboratory of Science and  

Technology on Aviation Acoustics and Vibration, Xi'an 710065, China) 

ABSTRACT: The work aims to investigate the suppression effects of three jet methods on cavity self-excited oscillation noise 

by adding rectangular mouth jet, nine-hole jet and nine-slope-hole jet. The method of cavity noise suppression based on 

front-edge jet at subsonic and transonic speed (Ma=0.3, 0.45, 0.6) was studied by wind tunnel test. The microphone was in-

stalled at the designated position of the cavity to obtain the noise information in the cavity under different working conditions. 

The peak frequency of the cavity, the sound pressure level distribution at the bottom and back wall of the cavity, the total sound 

pressure level distribution and the frequency curve characteristics at different measuring points were comprehensively compared 

under the three jet methods, and the suppression effects of the three front-edge jet methods on the cavity noise were evaluated. 

When the flow velocity was Ma=0.3, the three jet methods had certain suppression effects on the sound pressure level at the 

peak frequency of the cavity, but the introduction of the front-edge jet led to an increase in the total sound pressure level of the 

noise at the bottom of the front-bottom of the cavity. When the flow velocity was Ma=0.45, the three jet methods had significant 

suppression effects on the sound pressure level and broadband noise at the peak frequency of the cavity. When the flow velocity 
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was Ma=0.6, the noise level in the cavity was enhanced by the other two jet methods except the rectangular mouth jet. Introduc-

ing jet at the front-edge of the cavity can effectively reduce the noise at the peak frequency of the cavity and broadband noise at 

a certain flow velocity, and the suppression effect of front-edge jet on cavity noise varies greatly with different jet methods. 

KEY WORDS: cavity noise; active flow control; front-edge jet 

空腔流动问题是目前国际上空气动力学领域的

一个研究热点。空腔流动在工程实际中经常遇到，如

飞行器的起落架舱、武器舱、汽车天窗等，空腔结构

在气流的作用下，会产生剧烈的流激振荡，并向外辐

射噪声。空腔流动包含声-涡干涉及非定常流等问题，

具有很大的研究意义。 

空腔在较高的来流速度下将产生强烈的气动噪

声，会对飞机、汽车等产生许多负面作用，主要危害

有：使结构承受非定常载荷，易造成结构疲劳损伤；

在强噪声环境下，腔内电子设备（尤其是灵敏元件）

可能受到影响或者损坏[1-3]。 

国外对空腔流动的机理及流激振荡等开展了较

多的研究[4-7]，并提出空腔振荡流声共振反馈模型、

波涡干涉[8-9]、压力波[10]等理论，有效解释了空腔流

激振荡的机理。为降低空腔流动引起的噪声，国外开

展了多种形式的流动控制方法来抑制空腔噪声，包括

前缘扰流板、后缘斜坡等被动控制方法[11-12]，前缘高

频强迫力、射流、等离子体等主动控制方法。 

在主动流动控制方法中，射流因其结构简单，安

装方便且易实现受到众多学者的关注。A. Hamed 利

用数值方法研究了前缘质量注入对空腔噪声抑制效

果，结果表明了这种方法可行[13]。Sarohia 通过在空

腔底板注入气流的方法来抑制空腔噪声，研究表明

向腔内注入气流使腔内涡系发生改变，在一定程度

上抑制了腔内噪声[14]。Bueno 采用在空腔前缘开孔

吹气方式抑制噪声，结果表明这种方法对腔内噪声

有一定影响[15]。Abraham J Meganathan 开展了前缘

吹气对腔内噪声的抑制效果研究，对比了不同流量

吹气方式的影响效果，射流的引入导致空腔剪切层

结构的改变，减弱了空腔流激振荡的反馈机制，从

而降低了腔内噪声[16]。 

本文将通过试验的方法验证空腔前缘加射流对

抑制空腔噪声的效果，探究矩形口射流、九孔射流及

九斜孔射流这三种射流方式的引入对空腔内声场分

布、噪声频率特性及噪声强度的影响。 

1  空腔模型及射流几何参数 

试验空腔（图 1）几何参数见表 1。空腔前缘为

射流板安装位置，本次试验共有 4 种空腔挡板，分别

为无射流板、前缘矩形口射流板（矩形口尺寸

61 mm×3 mm）、前缘九孔射流板（孔径 5 mm，孔间

距 7 mm）、前缘九斜孔射流板（孔径 5 mm，孔间距

7 mm），射流板相关参数如图 2 所示。空腔内共安装

了 12 个高声强传声器，底板 10 个，后壁 2 个，按照

气流流向依次编号为 1 号—12 号，传声器安装位置

如图 3 所示。 
 

表 1  空腔几何参数 
Tab.1  Cavity geometric parameters 

几何参数 尺寸 

空腔长度 200 mm 

空腔深度 33.33 mm 

空腔宽度 66.66 mm 

空腔长深比 6 

 

 
 

图 1  试验空腔 
Fig.1  Test cavity 

 

 
 

图 2  射流板及其几何参数 
Fig.2  Jet plate and its geometric parameters 
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图 3  传声器安装位置示意 
Fig.3  Schematic diagram of the installation position  

of the microphone 

2  前缘射流对空腔噪声抑制效果试

验装置 

前缘射流对空腔噪声抑制效果的验证试验在中

国飞机强度研究所航空声学与振动航空科技重点试

验室的声学风洞中进行。其中全消声室容积为

144 m3，长 6 m、宽 4 m、高 6 m，有效噪声测量频率

为 50 Hz~20 kHz，出口尺寸为 300 mm×130 mm。试

验现场布置如图 4 所示，试验来流速度分别为 0.3、

0.45、0.6 Ma。 
 

 
 

图 4  试验装置 
Fig.4  Test device 

 

噪声测量使用高声强传声器 B&K4938，声学数

据采集装置为 B&K3660D，射流供气采用空气压缩机

将空气压缩到 0.3 m³的高压储气罐中，待储气罐中气

压稳定至 0.6 MPa 后，通过图 5 所示橙色硬质导管将

空气导入射流装置中，橙色硬管与空腔前缘连接处做

了密封消声处理。相关的试验设备参数见表 2。 
 

 
 

图 5  射流供气方式及传声器安装位置 
Fig.5  Jet supply method and microphone  

installation position 

表 2  试验测量设备及供气设备 
Tab.2  Test measurement and gas supply equipment 

名称 型号 主要参数 

高声强

传声器
B&K4938(12 个) 

频率范围: 4~70 kHz; 动态范

围: 42~172 dB 

声学采

集系统
B&K3660 

幅值精度: ±0.01 dB; 动态范

围: 160 dB 

空气 

压缩机
无 最大压力 0.8 MPa 

高压 

储气罐
无 容积 0.3 m³; 最大承压 4 MPa

3  试验结果分析 

3.1  无射流空腔噪声试验 

空腔后壁 11 号与 12 号噪声测点处为气流剪切层

对空腔后壁的冲击区域，试验测点噪声最大。图 6—

图 8 分别给出了不同来流速度条件下无射流时空腔

噪声最大测点的频谱曲线。表 3 为试验得到的空腔流

激振荡峰值频率与 Rossiter 经验公式得到的峰值频率

的对比。Rossiter 经验公式可对亚声速和跨声速范围

内空腔噪声峰值频率具有较好的预估，是评估空腔试

验结果准确性的一个重要参考。试验结果显示，在

0.3 Ma 与 0.45 Ma 来流条件下得到的噪声峰值频率较 
 

 
 

图 6  空腔 12 号噪声测点频谱曲线（Ma=0.3） 
Fig.6  Noise spectral curve of No.12 cavity (Ma=0.3) 

 

 
 

图 7  空腔 11 号噪声测点频谱曲线（Ma=0.45） 
Fig.7  Noise spectral curve of No.11 cavity (Ma=0.45) 
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图 8  空腔 11 号噪声测点频谱曲线（Ma=0.6） 
Fig.8  Noise spectral curve of No.11 cavity (Ma=0.6) 

 
表 3  试验与 Rossiter 公式峰值频率对比 

Tab.3  Comparison between test result and Rossiter  
of peak frequency 

频率/Hz 
速度/Ma 方法 

第二阶 第三阶 第四阶

试验 438 712 976 
0.3 

Rossiter 402 650 896 

试验 572 966 1322 
0.45 

Rossiter 562 909 1256 

试验 674 1146 1560 
0.6 

Rossiter 701 1135  1568 

 
经验公式偏高，在 0.6 Ma 得到的噪声峰值频率较经

验公式偏低，但总体偏差不超过 5%。 

3.2  引入三种射流方式的空腔噪声试验 

图 9 为来流速度为 0.3 Ma 时三种射流方式对空

腔底部及后壁不同测点处总声压级分布的影响曲线，

由曲线可以看出，在空腔前缘引入不同形式射流对空

腔底部噪声的总声压级影响存在明显差异，其中矩形

口射流与九斜孔射流的引入，使得空腔前端底部噪声

总声压级明显提升，最大提高了 6 dB，引起空腔前端

区域噪声增强的主要原因是两种射流的引入导致空

腔上游剪切层内涡的生成、发展与脱落过程更为复

杂。此外，前缘的射流虽然进行了消音处理，但高压

气体由射流孔喷出时仍会产生较大的射流噪声，来流

速度偏低，气流噪声无法完全将其遮掩。空腔前缘加

九孔射流对空腔前端底部噪声总声压级几乎没有影

响，但对空腔后壁区域有明显的降噪效果，其主要原

因是九孔射流的引入，抬高剪切层，降低了来流对空

腔后壁的冲击作用。 

图 10—12 为来流速度为 0.3 Ma 时三种射流方式

与无射流时的空腔内噪声 12 号测点的频谱对比曲

线，由频谱曲线可以看出三种射流方式均能有效地降

低并抹平空腔峰值频率处的噪声，部分峰值频率处降

噪量大于 3 dB，矩形射流与九斜孔射流对空腔噪声宽

频噪声成分影响较小，部分频率段还有增强作用。九 

 
 

图 9  空腔内总声压级分布曲线（Ma=0.3） 
Fig.9  Total sound pressure level curves in 

the cavity (Ma=0.3) 
 

 
 

图 10  矩形口射流空腔 12 号噪声测点处 

频谱曲线（Ma=0.3） 
Fig.10  Noise spectrum curve of No.12 cavity with  

rectangular jet (Ma=0.3) 
 

 
 

图 11  九孔射流空腔 12 号噪声测点处频谱曲线（Ma=0.3） 
Fig.11  Noise spectrum curve of No.12 cavity  

with nine-hole jet (Ma=0.3) 
 

孔射流方式在降低峰值频率处声压级的同时对宽频

噪声的降低也有一定作用，引起这一结果的主要原因

是前缘九孔射流在抬升剪切层的同时对剪切层内的

涡系运动也有较大的影响。 

图 13 为来流速度为 0.45 Ma 时三种射流方式对

空腔内噪声测点总声压级分布的影响曲线，可以看出

三种射流方式均能明显降低空腔底部及后壁的噪声 
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图 12  九斜孔射流空腔 12 号噪声测点处 

频谱曲线（Ma=0.3） 
Fig.12  Noise spectrum curve of No.12 cavity  

with nine-slope-hole jet (Ma=0.3) 
 

 
 

图 13  空腔内总声压级分布曲线（Ma=0.45） 
Fig.13  Total sound pressure level curves  

in the cavity (Ma=0.45) 
 

水平，降噪效果明显，后壁噪声总声压级最大降低 4 

dB 以上。 

图 14—16 为来流速度为 0.45 Ma 时三种射流方

式与无射流时的空腔内 11 号噪声测点的频谱对比曲

线，由频谱曲线可以看出三种射流方式均能有效地降

低并抹平部分空腔的峰值频率处的噪声，峰值频率处

的降噪量大于 5 dB，此外三种射流方式均能够明显降

低空腔噪声的宽频噪声。引起这一结果的主要原因是

射流速度与来流速度相匹配，射流自噪声被来流噪声

掩盖，射流不仅能够抬升剪切层的高度，而且对剪切

层内的流动形式也有一定改变，剪切层的抬升减弱了

剪切层与后壁的碰撞强度，从而减弱声波的反射，达

到了噪声降低的目标。 

图 17 是来流速度为 0.6 Ma 时三种射流方式对空

腔内噪声测点总声压级分布的影响曲线，可以看出矩

形口射流方式由于其连续性可以整体提升来流剪切

层的高度，因而有较好的降噪效果，能明显降低空腔

底部及后壁噪声，空腔中部噪声总声压级最大降低 4 

dB。另外两种射流方式均使得空腔内噪声更为剧烈，

其主要原因是随着来流速度的提升，射流的作用明显

降低，且由于九孔之间存在孔间距，来流可以绕过孔 

 
 

图 14  矩形口射流 11 号噪声测点处频谱曲线（Ma=0.45） 
Fig.14  Noise spectrum curve of No.11 cavity  

with rectangular jet (Ma=0.45) 
 

 
 

图 15  九孔射流 11 号噪声测点处频谱曲线（Ma=0.45） 
Fig.15  Noise spectrum curve of No.11 cavity  

with nine-hole jet (Ma=0.45) 
 

 
 

图 16  九斜孔射流空腔 11 号噪声测点处频谱曲线

（Ma=0.45） 
Fig.16  Noise spectrum curve of No.11 cavity with 

nine-slope-hole jet (Ma=0.45) 
 

间，削弱了这两种射流的效果；此外，由于射流的引

入等效于为来流速度注入更多质量，从而增强剪切层

对后壁的冲击，声压强度明显增强。 

图 18—20 是来流速度为 0.6 Ma 时三种射流方式

与无射流时的空腔内 11 号噪声测点的频谱对比曲

线。由频谱曲线可以看出矩形口射流能有效降低部分

空腔的峰值频率处的噪声量级，第二阶峰值频率处噪

声的降噪量大于 3 dB，另外两种射流方式能够明显增

强空腔第二阶峰值频率处噪声的声压级，且三种射流 
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图 17  空腔内总声压级分布（Ma=0.6） 
Fig.17  Total sound pressure level curves in the cavity 

(Ma=0.6) 
 

 
 

图 18  矩形口射流 11 号噪声测点处频谱 

曲线对比（Ma=0.6） 
Fig.18  Comparison of noise spectrum curve of No.11  

cavity with rectangular jet (Ma=0.6) 
 

 
 

图 19  九孔射流 11 号噪声测点处频谱曲线对比（Ma=0.6） 
Fig.19  Comparison of noise spectrum curve of No.11  

cavity with nine-hole jet (Ma=0.6) 
 

方式对于空腔的宽频噪声降低不明显。 

4  结论 

1 ） 开 式 空 腔 试 验 得 到 的 峰 值 噪 声 频 率 与

Rossiter 经验公式计算得到的峰值噪声频率基本相

符，能够利用 Rossiter 经验公式来预估空腔噪声的 

 
 

图 20  九斜孔射流 11 号噪声测点处频谱曲线（Ma=0.6） 
Fig.20  Noise spectrum curve of No.11 cavity with 

nine-slope-hole jet (Ma=0.6) 
 

主要峰值频率。 

2）空腔前缘加不同形式的射流对抑制空腔噪声

有较为明显的效果。在来流速度为 0.3 Ma 时，射流

对空腔的峰值频率处的降噪效果明显，对宽频噪声影

响较小；在来流速度为 0.45 Ma 时，射流对空腔的峰

值频率处的噪声及宽频噪声的降低均有显著的作用；

在来流速度为 0.6 Ma 时，矩形口射流对空腔的峰值

频率处的降噪效果明显，九孔射流与九斜孔射流明显

增强了空腔峰值频率处的噪声水平。 

3）对于同一种射流方式，射流口压力不变，来

流速度不同，降噪效果存在较大差异，说明在来流速

度与射流速度之间存在一定匹配关系，为下一步开展

空腔噪声抑制效果与来流速度及射流速度的匹配关

系的研究提供了依据。 
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