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喷流噪声实验研究

北京航空航天大学　　郑克扬　桂幸民

一、前　　言

由于喷流噪声在航空、动力及化工上的特殊作用, 其形成机理及抑制方法的研究, 已成为

当代环境工程中的一项重要课题。

喷流噪声的成因是, 高速气流冲击和剪切周围静止空气, 并急剧混合, 形成非定常湍流运

动。喷流内部 “紊乱无秩序”地充满着旋涡, 而这 些旋涡尺寸各异, 并不断地产生、发展和衰

减。作为旋涡运动总和的湍流, 通常需借助于统计方法描述其空间、时间变化的基本规律
[ 1]
。喷

流噪声的理论研究主要基于湍流理论, 由于湍流理论的复杂性, 对喷流噪声计算至今仍未能很

好解决。人们只有从严格的理论出发, 求助于实验, 寻找噪声的工程估算公式。

Lighthill教授根据简单假设推导得到声源总辐射功率与喷流速度的关系式, 即喷流噪声八

次方定律。之后, Lilley 根据实验研究, 认为在高亚音速时为 7. 5次方, 当1< M a< 2时, 若不

考虑冲波影响, 则仍为 8次方关系。而低速喷流下的幂次为 6次方 [ 2]。本实验研究目的就是针对

喷流噪声上述关系, 进行理论与实验的对比, 深入了解喷流噪声的特性。

二、实验设备与噪声场测试

实验在北航喷流噪声实验台上进行, 属自由声场条件, 实验台主要包括气源、控压阀、稳

压箱、台架和系列喷管模型 ( � 15～55mm )。本实验主要对� 25mm 的收敛喷管进行实验。测试

系统包括喷流速度测量; 喷流流场脉动压力测量; 噪声源声谱测量和声场噪声级分布测量 (图

1)。声场测点分布为 1m , 2m , ⋯7m, 角度 0°, 30°, 45°, 60°, 90°各方位。

图 1　喷流噪声及控制实验的测量系统

本文于 1990年 5月收到。



三、喷流噪声验证性实验

1. 喷流结构　通过近场测量实验观察到, 喷流流场结构近似喷流理想化结构模型 (如图

2)。据测量统计, 喷流可划分为三区: 混合区由喷流出口至 5D左右, 核心四周喷流与周围静

图 2　结构模型

止空气混合强烈, 湍流强度很高,

且噪声偏于高频; 转换区由射流

核心结束至 10D 左右, 流动复

杂, 平均流速和湍流强度都随喷

射距离的增加而降低。噪声由高

频向低频转化; 扩展区主要是

10D 以后, 平均速度和湍流强度

按规律沿轴线降低, 噪声以低频

为主。

2. 喷流噪声估算式计算与实验结果比较　Lighthill通过理论推导, 得到喷流的总辐射声功

率 P T 与喷流速度 v j 的关系式
[ 3]

, 即八次方定律:
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式中, K l 为常数, 通常K l= ( 0. 3～1. 8) ·10- 4 , (本文取 K l= 1. 5×10- 4 ) ; D 为喷口直径; �o、

Co分别为周围空气的密度和声速; �s为喷射流密度。

实验结果表明: 在 Ma> 0. 4时, 实验值和理论计算值基本一致; 当 Ma< 0. 4时, 引用六次

方关系来表示声源总辐射声功率与速度的关系
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　　为直接从关系式中得到噪声指向性, 现利用声强 I 与速度 v j 的关系式:
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式中 I 为测点 ( R ,  ) 处的声强, Mac 为运流速度, 式中 ( 1- Maccos ) - 5
项是由于考虑运动声

源引起的Doppler 修正, 通常取为 0. 7v j / Co量级,  为喷口中心和测点的连线与喷流轴线的夹
角, R 为测点距喷口中心的距离。

Lil ley 曾根据实验和理论研究
[ 4]

, 建议将上式中 v j 的幂次由 8改为 7. 5。

图 3、4分别为公式 ( 3) 和Lilley 改进式的计算结果与实验数据的比较。从图4中看, L illey

改进式用 7. 5次幂计算与我们实验结果更为接近。但无论哪一张图, 低速时 v j 的幂次均降为 5

～6次幂, 才与实验数据更为接近。

3. 指向性研究　指向性因子 Q定义为: 离声源某一距离和某一角度的声强 I ( w / m
2) 与同

一距离上假设声源发生全部功率均匀地向各方向传播的平均声强 I
- ( w / m

2
) 之比。
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式中, p
- 为半径在 r1 球面上的平均方根声压 ( Pa)。

实际实验数据表明喷流噪声的指向性十分明显。随着 Ma 的升高、指向性由 0°偏向 30°, 该
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指向性主要是由于剪切噪声和运流的影响而产生。

图 3　按式 ( 3) 计算与实验对比曲线 图 4　按 L il ley 式计算与实验对比曲线

4. 喷流噪声的频谱分析　喷流噪声是频带很宽的连续谱, 并随喷流速度上升使频带不断加

宽、且峰值频段向高频方向发展, 各频带的声辐射功率均上升。从噪声与喷流压力脉动信号的

相关函数看, 其主要频率的相干函数 COH = 1, 这表明噪声源于湍流压力脉动。

四、结　　论

1. Lighthill8次方定律为降低喷流噪声提供指导原则, 即降低喷流速度可有效降噪。

2. Ma> 0. 4时, 亚音喷流噪声声功率P T 与喷流速度 v j 遵循 8次方关系; Ma< 0. 4时, 估

算式需修正, 以 6次方关系为佳。

3. 喷流噪声有明显指向性, 并随喷流速度上升, 指向性由 0°移向 30°～45°方向。

4. 频谱分析表明, 喷流噪声是宽频连续谱, 并随喷流速度提高而向高频展宽, 频辐同时增

加, 尤以高频成分增加得更快。
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turbulence generator , in result the examinato rial pat tern w as successfully simulated. Pr act ice

of it s applicalion proves that the simulat ion po les ar e simpler, less consum pt ive in energ y and

man-hour and m ore accurate in simulat ion than the t radit ional disto rt ion screen.

FUZZY CLUSTERING ANALYSIS OF

GAS TURBINE ENGINE MISSION PROFILES
Cheng Dejing　 ( Chinese Fl ight Test Establishment )

ABSTRACT　　　　In order obtain eng ine mission prof iles fr om a vast amount o f f light

test , the fuzzy matrix of the member ship funct ion of eng ine m ission pro file samples is

established accor ding to the theo ry o f fuzzy sets and boolean algebr a behaviours. T he fuzzy

matrix is ex amined by using sqaure m ethod for m eet ing the equivalent condit ions. When it

meets equivalent conditions, the dynamic clustering is carried out by select ing various threshold

values. The clustering analysis o f the m ission prof iles for an actual engine has been completed

by the complicated and enorm ous fuzzy caleulat ion based on statist ical data o f the engine loads

measured in fiight test . The clustering m ethod o f three par am eters ( f light al titude, M ach

num ber and ang le of throt t le lever) is f irst em ployed in the clustering analy sis and the results

abtained are satisfacto ry.

AN ACOUSTIC METHOD FOR MEASURING CHARACTERISTICS

OF ROTATING STALL IN A COMPRESSOR
Sun Xiaofeng, Hu Xongan, Feng Yucheng, Zhou Sheng

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronautics)

ABSTRACT　　 　　 According to analysis of the characterist ics o f frequency and

pr opagation o f the sound generated by the r otat ing stall , an acoust ic measuring method is

developed, in w hich the characterist ic par am eters, such as the num ber and pr opagation speed of

stall cells , are measured. Com pared w ith ex ist ing methods, this method is a untouched

measurement so as to avoid not disturb ance o f the f low field . The primary experimental results

obtained on a t ransonic ax ial-flow com pressor facility dem ost rate the feasibil ity of this method.

EXPERIMENTAL INVESTIGATION ON JET NOISE
Zheng Keyang and Gui Xingmin ( Beij ing University of Aeronautics and Astronautics)

ABSTRACT　　　　The correlat ion of sound pow er w ith jet v elo city is studied in this

paper . It is indicated that Both Lighthill′s and Lilley′s formulas fit experimental data very w ell

w hen M ach num ber of jet Maj> 0. 4, but the diviat ion betw een the results obtained from the

fo rmulas and experimental data is not so negl ig ible as M aj < 0. 4. The authors propose

subst itut ing sixth pow er of the jet velocity instead its eighth pow er in the fo rmulas. The

direct ion sensit iveness and the f requency spect rum of jet noise have been invest ig ated

enper im entally.

TECHNIQUE FOR DIGITAL PROCESSING OF

COHERENT IMAGES OF PARTICLES
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