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静音锥对超声速民机低声爆效果的影响
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摘　 要：声爆问题是制约超声速客机商业运营的重要因素之一。 为抑制声爆，湾流公司提出了安装于

机头的静音锥方案，取得了一定的效果。 但静音锥方案也存在一定的不足，主要体现在难以配平以及

作动机构复杂的问题。 针对此问题提出了一种改进的圆滑过渡静音锥方案，并使用基于雷诺平均

（ＲＡＮＳ）方程的 ＣＦＤ求解器 ＨＵＮＳ３Ｄ和基于 Ｔｈｏｍａｓ波形参数法的远场 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ声爆传播程序，验
证了所提方案对于抑制超声速飞机声爆的有效性，并就静音锥的多项特征对其降低声爆效果的机理

进行了分析，证明了影响多级静音锥降爆效果的主要因素是长度而不是级数，但长度增加对低声爆效

果也有利。 研究结果对超声速飞机静音锥设计具有重要的参考价值。

关　 键　 词：声爆预测；超声速民机；静音锥；波形参数法

中图分类号：Ｖ２１１．３　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０１９）０１⁃０２０３⁃０８

　 　 声爆问题是制约未来超声速民机在商业运营的

关键问题，声爆抑制是新型超声速民机研制的技术

瓶颈。 美国湾流公司针对这一问题，提出一种降低

超声 速 公 务 机 声 爆 的 方 案———“静 音 锥 （ ｑｕｉｅｔ
ｓｐｉｋｅ）”，通过在机头安装一根可伸缩的、具有多级

间断的截面来获得降低声爆的效果［１］。 相对 Ｂｕｓｅ⁃
ｍａｎｎ双层翼［２］等尚在探索中的新概念声爆抑制技

术，静音锥技术可在非新概念布局飞机甚至已有的

飞机平台（例如 Ｆ⁃１５Ｂ［３］ ）上应用，在消减声爆前激

波强度上具有充分的可操作性。
国内关于静音锥的已有研究甚少，沈沉等进行

了实质相同的机头“长杆状物体”近场气动噪声（声
爆）分析，冯晓强、李占科等开展了针对静音锥临界

长度、级数、头部形状的研究，验证了静音锥技术在

降低声爆方面的效果。 尽管静音锥技术具有上述突

出优点，但仍存在不足。 首先，超声速飞行器在突破

声障时气动焦点会向后偏移，常用的配平方案是向

后方调配燃油以移动重心。 然而，长达数米甚至数

十余米、具有相当结构强度并配备作动机构的静音

锥在突破声障时需要向前伸展，这将导致全机重心

进一步前移，增大了配平难度。 对此，湾流公司曾设

想通过利用静音锥伸出时其内部空间能增大有效容

积来解决这个问题［１］，但从 Ｆ⁃１５Ｂ 的实验来看，这
是难以实现的。 除此之外，多级静音锥技术需要在

空中打开，作动机构复杂。 对此，本文提出了一种改

进的圆滑过渡静音锥方案来代替湾流的多级伸缩静

音锥方案，以高精度 ＣＦＤ方法计算得到的近场数据

为输入，通过修正线化理论的远场外推计算来验证

此方案在消减声爆方面的可行性。 由此获得一种既

可消减声爆功能，又能避免上述配平和复杂作动机

构问题的新设计思路。

１　 数值方法

当前预测声爆地面特征通常分为 ２ 步，首先通

过风洞实验或 ＣＦＤ数值模拟得到飞行器附近（通常

可取 ２～１０倍机体为止）的过压－空间位置曲线。 随

后以此为输入，根据 Ｗｈｉｔｈａｍ 发展的修正线化理

论［４］或 Ｂｌａｃｋｓｔｏｃｋ团队发展的 Ｂｕｒｇｅｒｓ 或 Ｔｒｉｃｏｍｉ 非
线性声学方程［５］计算地面声爆特征，最后在频域分

析地面波形信号的噪声级。
噪声级有多种衡量标准，不同衡量标准间的差

异较大［６］。 然而地面声爆波形特征（主要是激波上
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升时间和前激波最大过压）可以直接反映某些感觉

性的指标［７］。 本文将分别通过 ＣＦＤ 计算和修正线

性传播方法对声爆的近场和远场（地面）特征进行

数值分析，并根据上述准则定性比较声爆的影响。
１．１　 ＣＦＤ 计算数值方法

本文中数值模拟使用自研的、基于非结构混合

网格的 ＲＡＮＳ 求解器 ＨＵＮＳ３Ｄ［８⁃１０］。 在 ＨＵＮＳ３Ｄ
中，无量纲控制方程通过格心格式有限体积法进行

离散。 ＨＵＮＳ３Ｄ包含多种空间离散格式，包括迎风

格式 Ｒｏｅ［１１］、 ＡＵＳＭ［１２］ 系 列 格 式、 熵 守 恒 格 式

（ＥＣ） ［１３］、Ｅ⁃ＣＵＳＰ ［１４］和中心格式［１５］。 以上迎风格

式都和 Ｖｅｎｋａｔａｋｒｉｓｈｎａｎ 斜率限制器［１６］配合使用以

保证总变差减小 （ ＴＶＤ） 特性。 对于黏性计算，
ＨＵＮＳ３Ｄ 包含多种湍流模型，包括一方程 Ｓｐａｌａｒｔ⁃
Ａｌｌｍａｒａｓ（ＳＡ）湍流模型［１７］、两方程 ＭＳＳＴ 湍流模

型［１８］和混合 ＤＥＳ模型。
１．２　 声爆远场分析数值方法

本文中远场分析使用自研的、基于 Ｗｈｉｔｈａｍ［４］

修正线化理论、 Ｔｈｏｍａｓ 波形参数法、几何声学和

ＭＡＲＫ⁃ＶＩＩ 感觉噪声级计算过程的 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 综合

声爆信号传播与分析工具。 Ｗｈｉｔｈａｍ修正线化理论

的原理是考虑远距离扰动传播速度当地压强变化这

一规律，在细长体假设前提下，将超声速线化理论中

的特征线

ｙ ＝ ｘ － βｒ （１）

修正为
ｘ ＝ βｒ － ｋＦ（ｙ） ｒ ＋ ｙ
ｙ ＝ ｘ０ － βｒ０

{ （２）

式中， 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 ＝ γＭ（２βｒ） －１ ／ ２Ｆ（ｙ） （３）
从而在远场捕捉声爆。 这种方法可相当准确地反映

Ｂｌｏｋｈｉｎｔｚｅｖ守恒导致的近距离衰减。
修正线化理论下曾产生 ＴＲＡＰＳ 等多个代码。

Ｔｈｏｍａ改进了修正线化理论，使 Ｆ⁃函数计算隐式化

以接受来自风洞或 ＣＦＤ的近场波形，获得了被称为

“波形参数法”的通用方法。 冯晓强、雷知锦基于几

何声学与 Ｔｈｏｍａｓ波形参数法原理、ＭＡＲＫ⁃ＶＩＩ 方法

噪声级和 Ｔａｙｌｏｒ 激波型理论，研发和改进了 ＦＬ⁃
ＢＯＯＭ远场传播工具，可采用 Ｐｌｏｔｋｉｎ 提出的“３ ／ ｐ”
定理［１８］和稳态解假设（ ｔａｎｈ 方法） ［１９］增加上升时

间，并采用了新的 ＩＳＯ ９６１３⁃１大气模型和射线寻迹

检验算法，解决了 Ｔｈｏｍａｓ代码鲁棒性较差和寻迹不

够准确的问题。

２　 数值方法的验证

本文首先使用 ＬＭ １０２１ 标模，以 ＳＢＰＷ⁃１ 的参

与者提交结果为参考，对所用的近、远场传播工具在

预测地面声爆可感声级水平评估的正确性进行了验

证。 在此基础上，针对湾流文献［２０］ 给出的一个二

级静音锥模型以 ＨＵＮＳ３Ｄ 计算得到的的近场 ＣＦＤ
结果为输入，使用 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 将其传播到远场，进行

了近场输入信号采样对远场传播的无关性分析。
２．１　 近远场预测工具的正确性与一致性验证

ＬＭ １０２１是 Ｌｏｃｋｈｅｅｄ⁃Ｍａｒｔｉｎ公司设计的超声速

民机方案，在 ＳＢＰＷ⁃１大会上作为声爆计算标模，其
模型外形如图 １ 所示。 风洞模型参考长度为

０．５６８ ９ ｍ，实验来流条件为马赫数 １．６，迎角 ２．３°。

图 １　 ＬＭ１０２１标模外形

ＨＵＮＳ３Ｄ计算的近场结果在 Ｈ ／ Ｌ ＝ １．４２ 位置以

及周向角 ０°和 ３０°过压的 ＣＦＤ 计算结果和风洞实

验结果的对比如图 ２所示。

４０２
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图 ２　 ＨＵＮＳ３Ｄ近场结果对比

由图 ２ 可以看出，ＨＵＮＳ３Ｄ 求解器对于复杂全

机构型 ＬＭ１０２１近场声爆超压预测波形的计算结果

与风洞实验测量值基本吻合，可以用于后续构型近

场 ＣＦＤ计算。
以上述近场计算结果为输入，使用表 １ 中的远

场外推传播条件在 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 中计算，其计算结果

与 ＳＢＰＷ⁃１的结果对比如图 ３ 所示，图中黑色实线

结果为使用 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ预测的远场波形，其余以 ｓ 开
头命名的为 ＳＢＰＷ⁃１参会者提交的结果。

表 １　 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 ３　 远场计算与 ＳＢＰＷ⁃１结果对比

由图 ３可以看出，ＦＬ⁃ＢＯＯＭ预测的地面波形在

关键指标上（包括上升时间和前激波过压峰值）几
乎完全相同，表明 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 可以用于后续构型远

场声爆波形的预测计算。
２．２　 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ 远场传播模块的采样无关性验证

ＦＬ⁃ＢＯＯＭ通过弱激波理论将近场声爆波形传

到远场，其输入数据主要是一系列表示过压分布的

离散点。 本文中传播到远场的近场过压分布均以

ＣＦＤ计算结果为输入，远场输入采样可能会引入失

真；加上通过弱激波理论防止多值解会导致长距离

传播后点在激波上堆积，采样点不足时也可能改变

波形，因此有必要通过实际算例进行远场波形对采

样点数的无关性分析。
图 ４所示为二级静音锥模型［１，２１］及其近场声爆

预测 波 形 图 与 风 洞 实 验 及 文 献 使 用 的 ＮＡＳＡ
Ｏｖｅｒｆｌｏｗ ＣＦＤ 计 算 结 果 对 比。 图 中 细 虚 线 为

ＨＵＮＳ３Ｄ 计算结果，粗实线为风洞实验测量结果。
为研究采样点数对远场计算结果的影响，在此使用

ＦＬ⁃ＢＯＯＭ（共由 １７５ 个离散点描述）分别作间隔 １
点抽点（保留 ８７个采样点）、间隔 ２点抽点（保留 ５８
个点）、间隔 ３点抽点（保留 ４３ 个点）和间隔 ４ 点抽

点（保留 ３５ 个点）处理，并传播到 Ｈ ／ Ｌ ＝ ３３３ 处，并
以 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ传播风洞测量波形的结果作为对比，
结果见图 ５。

图 ４　 湾流 ＱＳＪ二级静音锥（包含 ＱＳＪ本体的带升力

等效截面积机身）几何参数与外观

５０２
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图 ５　 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ传播图 ４中 ＨＵＮＳ３Ｄ远场数据

结果受采样率的影响分析

图 ５ｂ）显示，对原始波形数据和 ４ 种不同采样

率下的输入波形传播的 Ｈ ／ Ｌ ＝ ３３３ 处远场结果与作

为参考的文献［２４］用风洞传播的结果相互均大体

接近，但是采样点低于 ５８ 后，前激波部分出现显著

的失真，且失真随着采样率下降而增大。 此外，当采

样率低至一定程度时，最大峰值也出现了失真。 因

此对于本问题，当均匀采样点数不低于上述数目

（占总数的 １ ／ ３）时，因 ＦＬ⁃ＢＯＯＭ传播引起的远场失

真即可忽略不计，即结果对采样点数无关。

３　 计算模型

３．１　 ＱＳＪ 二级静音锥模型及对照

本文研究机头光滑程度对声爆抑制效果的影

响，验证四个对照模型，如图 ６所示。
基础模型 ＱＳＪ 为 ＱＳＪ 超声速民机的机体（等效

为旋成体），单位长度为 ５０．２９ ｍ。 对照 １（ ｓｔｇ２）为
湾流设计的二级静音锥，对照 ２ （ ｃｔｎ２）、对照 ３

图 ６　 ＱＳＪ二级静音锥与连续机头对照尺寸示意

（ｃｓｍ２）与对照 １长度相同、连续变化截面积并过对

照 １关键点，２与 ３的解析表达式均满足一、二阶导

数连续，但后者一阶导数单调为负，即后者更为平

滑。 计算条件为 Ｍａ＝ １．８，迎角为 ０°。
３．２　 ＱＳＪ 三级与四级静音锥模型及对照

文献［２４］ 表明，四级锥较三级锥构型所对应的

总上升时间增大。 为研究此效果是来自锥体级数的

增加还是来自总长度的增大，本文验证 ５ 个对照模

型，如图 ７ 所示。 包括湾流 ＱＳＪ 三、四级静音锥，三
级长度的四级静音锥，以及对应三级和四级长度并

过关键点的截面光滑过渡长机头。 计算条件为 Ｍａ
＝ １．８，高度为 １２ １９２ ｍ，迎角为 ０°。

图 ７　 ＱＳＪ三、四级静音锥与连续机头对照尺寸示意

３．３　 Ｆ⁃１５Ｂ 实际静音锥模型及对照

为研究非轴对称静音锥各个方向上的降低声爆

效果是否有区别，不同截面积变化率对声爆消减的

影响以及不同高度的台阶是否更加有利于总体噪声

的降低。 由于偏离正下方时，存在“声爆走廊”现象

导致的最大离轨角（方位角）限制，将超出限制的角

度传播到远场并无意义，因此本节验证只计算近场

特征。 截取的方位图如图 ８所示。

图 ８　 方位角的定义与取值

６０２
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每个 ３０°截取一个距离 ２８．９ ｍ（２倍 Ｆ⁃１５Ｂ原始

机体）位置的结果。 验证 ２ 个对照模型，如图 ９
所示。

图 ９　 湾流 ＱＳＪ实际静音锥与设计的对比模型外观图

　 　 其中四级锥为湾流公司为 Ｆ⁃１５Ｂ设计的非轴对

称静音锥，精确几何尺寸可在文献［３］中查到。 参

考同一文献，近场计算条件为 Ｍａ ＝ １．４，高度 １２，１９２
ｍ，迎角为 ０°。

综合以上 ３节所述，除验证模型外，所有计算模

型名称、图例名、特征、尺寸和网格量见表 ２。 所有

网格为无黏结构网格，计算采用 ＨＵＮＳ３Ｄ求解 Ｅｕｌｅｒ
方程，离散格式为 ＡＵＳＭ＋－ＵＰ 迎风格式。

表 ２　 计算模型的名称及主要信息

序号 计算模型 图例名 特征 全长 ／ ｍ 锥长 ／ ｍ 马赫数 近场距离 ／ ｍ 网格单元数

１ ＱＳＪ等效全机 ｑｓｊ
２ ～ ９ 的对照，反映无静音锥

效果
５０．２ ０ １．８ －１００ ４ ７９８ ８２８

２ 二级静音锥 ｓｔｇ２ Ｇｕｌｆｓｔｒｅａｍ设计的二级静音锥 ６２．８ １２．６ １．８ －１００ ４ １６３ ８２６

３ 二级连续（１） ｃｔｎ２
截面连续过渡，通过 ｓｔｇ２ 关键

点，保留弯曲
６２．８ １２．６ １．８ －１００ ５ ６４６ １３７

４ 二级连续（２） ｃｓｍ２
截面连续平滑过渡，通过 ｓｔｇ２
关键点，接近均匀增长

６２．８ １２．６ １．８ －１００ ５ ４６６ ６２８

５ 三级静音锥 ｓｔｇ３ Ｇｕｌｆｓｔｒｅａｍ设计的三级静音锥 ６２．８ １２．６ １．８ －１００ ６ ０５８ ９６９

６ 三级连续 ｃｔｎ３
截面连续平滑过渡，通过 ｓｔｇ３
关键点

６２．８ １２．６ １．８ －１００ ４ ４６２ ３６６

７ 四级静音锥 ｓｔｇ４ Ｇｕｌｆｓｔｒｅａｍ设计的四级静音锥 ６９．０ １８．８ １．８ －１００ ５ １１３ ７５４

８ 四级连续 ｓｔｎ４
截面连续过渡，通过 ｓｔｇ４ 关

键点
６９．０ １８．８ｍ １．８ －１００ ５ ３４６ ５２５

９ 短四级静音锥 ｓｔｇ４３ 将 ｓｔｇ４等比例压缩到 ｓｔｇ３长度 ６２．８ １２．６ １．８ －１００ ４ ８３３ １６７
１０ Ｆ－１５Ｂ锥 ｓｐｋ１
１１ Ｆ－１５Ｂ连续 ｃｔｎ１

非轴对称，在正下方到正上方

１８０°范围内每隔 ３０°截取

２６．５ ７ １．４ －１００ ２ １８９ ６６４
２６．５ ７ １．４ －１００ ２ ５９８ ３９８

４　 结果与分析

４．１　 机头光滑程度对将爆效果的影响研究

图 １０ 显示了 ＱＳＪ 等效机身（ｑｓｊ）、湾流设计的

二级静音锥 （ ｓｔｇ２）与 ２ 种连续变化截面的机头

（ｃｔｎ２和 ｃｓｍ２）在正下方 １００ ｍ 处截取的波形结果

的对比。 由图 ９ａ）可知，ＱＳＪ 原型的前激波过压峰

值高达大气压的近 １％，上升时间极短，在图 １０ｂ）中
所示的远场波形形成了一个强激波。 ３ 种改进机头

的近场波形均改善了前激波上升时间，并使最大过

压下降。 注意到，ｃｔｎ２ 机头截面积增长虽然连续但

不单调，使其近场结果仍然出现了正 ／负压的抖动，
而且台阶后位置的近场过压峰值反而高于 ｑｓｊ 基

准，但这一特征并未保持到远场，而近场波形峰值与

基准相同的 ｓｔｇ２ 和 ｃｔｎ２ 传到远场后峰值均高于基

准值。 相比之下，截面积单调增长的 ｃｓｍ２机头给出

了较好的近场和远场结果，激波基本被修改为压缩

波，而且绝大部分压缩波特征一直保持到地面。
图 １１与图 １２分别显示了 ＱＳＪ三级和四级静音

锥各自与其截面积平滑增长的对照模型的近场与地

面信号对比结果。 可见光滑机头在上升时间和前激

波峰值 ２个关键指标上，均优于相同长度的静音锥。
注意到四级静音锥 ｓｔｇ４ 及其对应连续机头 ｓｔｎ４ 的

前激波峰值明显优于三级锥 ｓｔｇ３ 和连续机头 ｃｔｎ３，
由于 ｓｔｇ４ ／ ｃｔｎ４ 比 ｓｔｇ ／ ｃｔｎ３ 长近 ７ ｍ，近场声爆特性

的改善主要源于长度还是增加的级数需要进一步

分析。
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图 １０　 静音锥与连续长机头对 ＱＳＪ　 　 图 １１　 静音锥与连续长机头对 ＱＳＪ　 　 图 １２　 静音锥与连续长机头对 ＱＳＪ
二级静音锥效果的影响 三级静音锥效果的影响 四级静音锥效果的影响

４．２　 级数对静音锥降爆效果的影响研究

图 １３ 显示了相同长度的 ＱＳＪ 二级 ｓｔｇ２、三级

ｓｔｇ３ 和四级 ｓｔｇ４３ 静音锥降爆效果的对比，其中

ｓｔｇ４３静音锥是将湾流设计的 ｓｔｇ４ 静音锥按比例缩

短至 ｓｔｇ２、ｓｔｇ３长度（后二者长度相等）而成的。 可

以注意到，在同样长度下，四级静音锥的近场波形和

地面特征确实均优于三级静音锥。 因此在 ２ ～ ４ 个

静音椎级数的范围内，级数增加对降低声爆有利。
４．３　 长度对静音锥降爆效果的影响

图 １４显示了湾流三级静音锥、四级标准静音锥

和三级锥长度的短四级锥的近场和地面声爆特征。
近场特征中，短四级锥的特征开始位置比四级锥晚，
激波上升时间更短，并在地面波形中积累成一道强

激波。 标准 ４级锥 ｓｔｇ４近场波形处的信号产生提前

量在传播到地面后已经被抹平，地面特征开始时间

与短 ４级基本相同，但前端尚未完全归并为一个激

波，而是由 ３个小激波组成的，相对来说优于短 ４ 级

锥。 由此得出结论，在 ２ ～ ４ 级长 ／短静音椎的长度

范围内，长度增加对低声爆效果有利，且影响多级静

音锥降爆效果的主要因素是长度而不是级数。

图 １３　 级数对静音锥效果的影响

８０２
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图 １４　 静音锥长度与级数对地面的声爆影响

５　 结　 论

本文提出了一种改进的圆滑过渡的静音锥方

案，并使用基于雷诺平均（ＲＡＮＳ）方程的 ＣＦＤ 求解

器 ＨＵＮＳ３Ｄ和基于 Ｔｈｏｍａｓ 波形参数法的远场 ＦＬ⁃
ＢＯＯＭ声爆传播程序，验证了所提方案对于抑制超

声速飞机声爆的有效性，并就静音锥的多项特征对

其降声爆效果的机理进行了分析。
根据近、远场波形特征进行的初步分析得出以

下结论：连续过渡曲面如果保持表面曲率单调改变，
可使静音锥的近场波形过压峰值更低，远场传播效

果也更好。 虽然静音椎的间断数（级数）增加确实

改善了近场声爆特征，但静音锥的降低声爆效果主

要来源于总体长度的增大而不是间断数（级数）的
增大。 轴对称几何体上下表面的近远场声爆特征相

同，而对非轴对称几何体而言，截面积总该变量的减

小确实有助于改善地面声爆波形总量。 连续变换截

面积的机头确实有利于改善地面声爆强度，且飞机

的下表面越平滑（截面积总改变量越小），越有利于

地面声爆强度的控制。
本研究的结论值得进一步验证，可改进的地方

包括用高精度 Ｆ⁃１５Ｂ 模型和网格代替长圆柱，根据

稳态解理论增加双曲正切上升时间，从而对远场波

形进一步开展噪声级研究、得出噪声指标等。
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