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发动机微穿孔板结构消声短舱试件
的声学性能研究

北京航空航天大学　　曾　吾3 3 　李运敏

【摘要】　介绍了不同转速、不同进口马赫数工况下跨音单级轴流压气机进气管道敷设单段、三段

声衬以及硬壁管道的试验研究情况,发现了微穿孔板蜂窝夹层消声结构的一些特点,获得了比较

丰富的试验数据,为短舱设计奠定了试验基础。
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1　引　言
　　现代民用高亚音速客机都为高涵道比涡轮风扇发动机,对总噪声级影响最大、最突出的是

风扇ö压气机噪声。发动机短舱消声设计的目的就是通过设计风扇前后短舱内的声衬结构及其
分布以及短舱结构来实现最优消声特性—抑制风扇激波噪声、干涉噪声、宽频噪声沿进气道和

风扇排气管道向前和向后传播。目前,短舱内所使用的声衬大多为单层或多层蜂窝夹层微穿孔

板吸声结构。为了促进我国发动机短舱的研究,进一步研究管壁敷设声衬的消声机理—声衬结

构参数对噪声传播的影响和声场对声衬声学性能参数的影响,探讨抑制风扇ö压气机噪声传
播,增大管内消声量,降低发动机辐射噪声级的有效方法,本文在文献[ 1, 2 ]的基础上,设计制

作了一个单层微穿孔板蜂窝夹层消声声衬。结合以前的声衬[2 ] ,在试验台上进行了不同转速和

不同进口马赫数工况下的单段、多段声衬及硬壁管道气动声学试验。

2　试验方案及设备
　　试验是在北航跨音轴流压气机试验台上进行的。该试验台转子叶尖相对M ach 数可达到

1. 404,不仅可以模拟发动机短舱真实的流场环境,而且可以模拟其真实的声源环境 (压气机转

ö静干涉噪声、宽频噪声和激波噪声都可产生)。

声衬的特点为大穿孔率大腔深. 此声衬的微穿孔板选用上海机筛厂生产的微穿孔铝板,其

余部分都为有机玻璃制成,其主要结构参数为:微穿孔板穿孔率为 20% ,小孔孔径为 1 mm ,板

厚为 1 mm ,腔深为 60 mm ,声处理长度为 300 mm ,声衬内壁与管道内壁平齐。

试验分 3个阶段进行,分别为压气机进气道管壁敷设单段、三段声衬 (将本文所制作的声

衬与以前所加工的两段穿孔率分别为 2. 45%和 5. 09% ,声处理长度都为 245 mm 的声衬[2 ]串

接在压气机进气管道上)及进气道为硬壁。每一阶段又分为两部分:转速对消声量的影响和马

赫数对消声量的影响。各阶段试验传声器测点布置如图 1所示, 1# - 5# 为传声器编号。5#



传声器布置在进气间内,与进气道口间隔着一层薄海绵。

图 1　管道声场测量示意图

由于条件的限制,还难以进行模拟自由空间下的声传播出口条件,试验时仅用普通海绵做

了简单的声处理,即将其铺设在进气间的地板及墙壁上,降低反射噪声。

3　试验结果及分析
　　敷设单段声衬的管道声场试验各传声器测量的总声压级见图 2 (a)和 (b)。敷设三段声衬

图 2　管道声场测量结果

的管道声场试验各传声器测量的总声压级见图 2 (c)和 (d)。在进行马赫数影响试验节流三状

态时节流程度过大,发生了一次喘振,图中可见总声压级显著增加。硬壁管道的管道声场试验

各传声器测量的总声压级见图 2 (e)和 (f)所示 (图中,□传声器 1,○传声器 2,△传声器 3, ¨
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传声器 4,◇ 传声器 5)。

图 3　硬壁与敷设声衬情况下

的噪声衰减量对比

将声衬后传声器测得的值减去声衬前传声器测得的值

(单段试验为 2# - 1# ,多段声衬和硬壁试验为 3# - 1# ) ,

即可得到各种情况下的噪声衰减量,如图 3 (a)和 (b)所示 (图

中,□ 硬壁,○ 单段声衬,△ 多段声衬)。

通过以上各图可见,噪声在不同的管壁条件下经过管道

时均有一定程度的衰减,但敷设声衬后噪声衰减量明显增加,

且多段声衬比单段声衬更大。

比较转速 16000 röm in 的各个节流状态,可看出随着进

口马赫数的逐渐减小,单段声衬和多段声衬的消声效果都下

降,但当喘振发生时,声衬的消声量很大。

与文献[ 2 ]的试验结果进行对比,发现当大幅增加声衬的

腔深和穿孔率后,可以使管内噪声的衰减量有很大程度地增

加,而且消声频带也增宽,特别是在设计转速 (21000 röm in)时达到了最大消声量。

表 1　硬壁与敷设声衬情况下的总压损失 (Pa)对比

转速的影响 (单位: röm in) 马赫数的影响 (转速为 15690614 röm in)

9000 12000 16000 18000 21000 全开 节流一 节流二 节流三

三段声衬 343114 519161 1009180 784131 1813173 1009180 892116 754190 647106

硬壁 39122 137125 470159 431137 29141 470159 480139 470159 254190

本试验还对硬壁与敷设多段声衬情况下的总压损失进行了测量,测量结果如表 1所示。由

表中数据可以看出敷设声衬后总压损失相对硬壁情况来说增加很大,但相对于总的总压损失

来说很小,因此对压气机的效率影响很小。

4　结　论
　　 (1)对 300 mm 左右的声处理长度,在高速气流、高声强、复杂声源条件下,在试验范围内

增大声衬的空腔深度和穿孔率可使噪声衰减量增大,消声频带增宽,而且能使声衬在设计转速

时达到最大消声量。(2)敷设单层微穿孔板蜂窝夹层消声声衬后管内气流的总压损失增加值相

对整个压气机总压损失来说很小。 (3)敷设多段声衬的消声效果比敷设单段声衬的消声效果

好,但多段声衬间的匹配存在优化问题,否则效果增加并不明显。本文只进行有关微穿孔板声

衬的一些基础性试验,对于高速气流、高声强条件下声衬的消声机理有待于进一步的研究。
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PRED ICT ION OF TURBUL ENT SEPARATED
FLOW S W ITH A LOW REY NOLD S NUM BER

NONL INEAR K- ΕMOD EL
Zhu Guangsheng, Zhang Y uel in , Sun Rong, Zhao Guang
(N anj ing U n ivers ity of Science and Technology, N anj ing　210094)

ABSTRACT　　　　A new low R eyno lds num ber non linear K - Εmodel is p resen ted, in

w h ich tw o co rrect ion funct ion s fo r the near - w all f low and a non linear exp ression fo r the
R eyno lds st ress are inco rpo ra ted. Severa l back step separa ted flow s w ith tw o differen t expan2
sion ra t io s are num erica lly studied by u sing the above model and a standard K - Εmodel. In

comparision w ith experim en ta l data, the resu lts obat ined show that the p redict ion s of the p re2
sen ted non linear model are obviou sly imp roved over these of the standard K - Εmodel in re2
spect of variou s flow param eters, such as rea t tachm en t length, t im e m ean velocit ies and

R eyno lds st ress componen ts. A lso , the p resen ted model is the part ia l d ifferen t ia l R eyno lds

st ress model in p redict ion of the R eyno lds st ress componen ts.

Key W ords　T u rbu lence characterist ics　F low separa t ion　A n iso tropy field

AN EXPER IM ENTAL ANECHO IC RESEARCH
OF PERFORATED PLATES FOR NACELL E L INER

Zeng W u and L iY unm in
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l anecho ic research of perfo ra ted p la tes fo r nacelle
liner has been comp leted under condit ion s of d ifferen t ro to r speeds and in let M ach num bers.

T he duct, w h ich w as lined w ith single segm en t o r th ree segm en ts m ade of the perfo ra te hon2
eycom b p la tes o r had a hard w all, w as in sta lla ted on a tran son ic ax ia l comp resso r facility a t

BUAA. T he experim en ta l resu lts d iscovered som e anecho ic fea tu res of the perfo ra ted p la te
honeycom b structu re and en riched data base fo r design ing the engine nacelles. A new nacelle

liner, w h ich has larger cavity- dep th and open area ra t io , has been designed. T he largest

no ise reduct ion can reach to 10, 5 dB under the condit ion that the acou st ic t rea tm en t length
is on ly 30 cm.

Key W ords　Engine nacelles　Perfo ra ted p la te sound ab so rp t ion　A cou st ic experim en ts

A SY STEM FOR M EASUR ING IGN IT ION D ELAY T IM E
B i Qun and Tan Haoyuan

(2nd D ep t. N anj ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, N anj ing　210016)

ABSTRACT　　　　A m easu ring system fo r ign it ion delay t im e, w h ich con sists of an
In tel 8253 ch ip , a m icrocompu ter, an electric m agnet ic valve and an u lt ravio let pho todiode

w as developed. It can realize the real- t im e and on- line m easu rem en t w ith p recision of 0.

001 second. T he system has been u sed successfu lly in m easu ring of ign it ion delay t im e to ap2
p raise the perfo rm ance of a cata lyt ic ign iter.

Key W ords　Catalyt ic ign it ion　 Ign it ion delay　M easu ring system s
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