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声激励喷流流动的实验研究
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摘要: 本文就喷管上游加入“声激振”对喷流流动特性的影响进行了机理性实验研究,得出在不同声激振参数

和喷流工况条件下的喷流参数变化规律及相应的流动显示图象。实验结果表明,一定的声激振能量可引起喷

流核心区长度缩短, 掺混宽度增加, 并对外界空气增大引射掺混。这一机理对于飞行器引射增力器增加推力

和降低喷管壁面温度、改善喷流红外辐射强度分布有很好作用。
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1　引　言

　　喷流中拟序结构对外加音频激励的敏感性,

使得利用外加声激励调控喷流剪切层的发展和演

化成为可能。利用声激励调控喷流在燃烧室和排

气引射系统中均具有实用意义:在燃烧室中能够

强化油气混合, 减小雾珠尺寸,从而改善燃料雾

化, 提高燃烧效率, 减少燃烧装置的尺寸和重

量
[ 1]

;在排气引射系统中, 能够增强高温高速燃气

与周围低速冷空气的掺混, 进而增加发动机引射

推力,降低喷流红外辐射强度
[ 2 ]
。另外,声激励具

有声波产生方式简单, 反应速度快,频率范围宽及

易实现自适应控制等优点, 这些都为喷流声激励

调控技术的工程应用提供了良好条件。

喷流的声激励调控研究兴起于 60年代末, 高

潮于 80年代初期, 但从已发表的文献看,研究重

点尚停留在喷流对外加声激励响应机理的探索

上,应用性成果不多。在国外,大多数研究者都采

用热线风速仪、压力传感器等常规手段测量了单、

共轴喷流在声激励下流动参数的变化,采用纹影

法显示有无激励条件下喷流流动图象[ 3～6]。测量

与流场显示的结果均表明, 利用声激励方法可使

强脉动喷流与外界气流的掺混率明显高于常规定

常喷流,但对其如何改善掺混的机理尚不完全清

楚。我们在文献[ 8]的基础上, 利用二维 LDV 对

轴对称喷流流场进行了详细的测量, 并采用频闪

观测仪和粒子示踪法进行了流场显示,从而进一

步认清了声激励调制喷流的机理。

2　实验设备

　　本实验系统如图 1所示,由供气系统、声激励

图 1　声激励激光测量( LDV )实验系统示意图

系统、喷管系统、测量系统组成。在供气系统中, 气

流由暂冲气源(容积 1000 m
3
)供给, 经整流、加入

示踪粒子后,供实验使用。产生示踪粒子的粒子发

生器分为两种类型:低速、低压的油雾加热型和高



速、高压的气动雾化型,分别用于低、高速实验。声

激励系统由信号发生器、功率放大器、激励器组

成,用以产生各种频率、功率的激励信号。喷管系

统为一系列可更换的轴对称收敛喷管,直径 � 6～

� 20 mm。测量系统为激光测速系统, 由激光光

源、发射镜头、接收镜头、光电倍增管、信号处理机

等组成。

3　实验结果与分析

　　影响声激励条件下喷流与外界气流掺混的因

素很多, 既有喷流出口速度、出口边界层形态, 也

由声激励频率、功率,声激励加入方式等。本文重

点研究相同的无声激励喷流工况、不同激励功率

下喷流速度分布的变化及相应的流动图象。

3. 1　有/无声激励条件下经过同一点的粒子

　　　轴向速度概率分布的变化

　　在自然喷流流场中(图 2) ,经过同一点的示

图 2　有/无激励条件下速度概率分布的变化

踪粒子的速度基本是按正态规律分布的,不同点

分布趋势的差别只在于正态分布参数不同, 但在

声激励条件下, 喷流中同一点速度的概率分布明

显不同于前者,曲线为非正态分布,近似呈“马鞍”

型,原正态曲线中心部分被削减,且速度分布范围

大大增加。究其原因, 是由于声激励的诱导,喷流

中周期性的大尺度拟序结构的作用更加突出, 流

向涡生成及涡的三维畸变更加剧烈, 从而使得周

向速度分量和径向速度分量增加, 造成流向速度

降低。

3. 2　有/无激励条件下速度的频域分布

　　　　　规律的变化

　　在自然喷流状态下, 各点速度的频域分布曲

线是随机的, 各个频率对应的谱值都很小, 且相差

不大(图 3) ;在加入一定频率“声激励”条件下, 由

于“声激励”的诱导,喷流剪切层中与该激励频率

对应的不稳定波在 K - H 区中的增长率大幅度

增加,且随“声激励”功率的增加,增长率呈非线性

图 3　有/无激励条件下速度频谱的变化

增长,在“声激励”功率为 2W 时,最佳频率对应的

频谱值为无声激励时的 1500倍,声激励功率提高

为 4W 时, 则增长为 2800 倍, 表明该频率对应的

能量大幅度增加, 与文献[ 8]的分析结果相一致。

3. 3　有/无激励条件下流向速度沿径向

　　　　　分布的变化

　　在轴向时均速度的径向分布方面,声激励对

喷流流场的影响表现为: 接近轴线部分的流向时

均速度低于无激励时的时均速度, 在一定的半径

之外, 有激励时流向时均速度大于无激励时时均

速度,而且曲线宽度也有所加宽,有流向负速度可

测量到,说明当地有展向涡的卷起和运动,这与流

场显示得到的流动图象相吻合。在流向时均速度

的径向分布图中(图 4左) , 通过数据分析可以得

到有/无激励条件下喷流半宽度的变化,在 x / D j

= 6. 0处,在声激励功率为4 W 时,有激励时较无

激励时增加了 12%, 相对应的有激励时的体积流

量为无激励时的 1. 4倍。

在轴向紊流强度的径向分布方面,声激励的

影响表现为:在不同径向距离处,有激励时的紊流

强度均远大于对应的无激励时的紊流强度, 曲线

宽度也有所加宽(图 4右) , 在 x / D j = 1. 5处, 无

激励时紊流强度为 3. 7% ,激励功率为 2 W 时为

22. 9% , 增加了约 5 倍, 激振功率为 4 W 时

24. 2% ,增加了近 6倍。流动的脉动性增强,这对

增加主流对外界介质的卷吸、增加掺混量有很大

好处;在燃烧室中能够改善油料雾化,降低油珠尺

寸,提高燃烧效率 [ 9]。

3. 4　有无激励条件下速度沿轴向分布的变化

　　在外加声激励的“声学整流”作用下,时均流

与紊流脉动之间能量转换加剧, 总体上,是时均流
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图 4　不同激励功率下流向时均速度(左)、紊流强度(右)的径向变化

能量向紊流脉动转移, 在流向时均速度的轴向分

布上表现为:与无声激励时相比, 时均速度降低,

且时均速度沿轴向衰减加快,造成核心区缩短, 在

2 W 时由无激励时的 4. 85D j 缩短为 3. 5D j ,缩短

了 28%左右; 脉动速度的分布则正相反, 有声激

励情况下,脉动速度均高于无激励时,且沿轴向脉

动先增加后减少,在 x / D j = 3～5处达到最大, 随

着激励功率的增加,最大值轴向位置在一定范围

图 5　不同激励功率下流向时均速度(下)、

紊流强度(上)的轴向变化

内变化,如图 5所示。

3. 5　流场显示结果

　　在流场与激光光源之间加入片光透镜, 便可

以在流场中切出一轴向或径向截面, 再用高速相

机进行记录, 就可以完成不同工况下喷流流动结

构的显示工作。本文重点阐述各种声激励频率、声

激励功率下轴向截面的流动图象。

3. 5. 1　声激励频率对流动结构的影响

　　喷流对外加声激励的频率响应是逐级锁定

的,对应于不同的声激励频率波段其流动结构有

显著差异:在自然频率附近区域(图 6b) , 各阶谐

波都受到抑制,形成的轴对称涡环相互距离较远,

不易配对和汇合, 但展向涡的直径较大;在低于自

然频率的区域(图 6a)和高于自然频率的区域(图

6c和 d) ,展向涡的直径都较小,但相互距离较近,

尤其在高频段,形成小尺寸涡列向下游推进,相应

图 6　喷流对不同频率声激励的响应由上向下

( S t= 190, 340, 590, 890 Hz)

的核心区域变化也较小。

3. 5. 2　声激励功率对流动结构的影响

　　按照文献[ 7]的观点,功率的增加只是使展向

涡的卷起位置提前,但实验现象表明,这是不全面

的。流动图象(图 7)表明,随着激励功率的提高,

不但展向涡卷起的位置提前,而且涡尺寸也增加,

表现为涡环外径增大, 内径减小,当激励功率提高

到一定值后,展向涡环相互之间距离也减小。
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图 7　不同声激励功率下流动结构的变化由上向下

( P= 0, 0. 5, 1. 7, 10 W)

4　结　论

　　本文对声激振冷喷流进行了比较详细的实验

研究,从中获得大量数据,可以得出:

( 1) 声激振频率, 由于受激的大涡结构频带

宽度非常窄, 所以每个系统只有一个或几个较优

响应频率,最佳频率与具体的系统有关。本实验系

统为S t= 0. 117。

( 2) 每个系统所需激振功率的范围有上下

限,超过上限的激振功率并不能取得更好的激振

效果。本实验中, 功率范围为 2～90 W。

( 3) 激振喷流脉动速度的变化沿轴向先是增

加后又降低, 大约在 5～7倍出口直径处出现最高

峰值;沿径向其变化趋势与无激振时类似, 但宽度

明显增加,表明掺混加强。

( 4) 有无激振对比, 喷流掺混增加量随轴向

距离的增加而增加,当激振功率 25 W,出口速度

28 m/ s 时,在 x / D j = 3. 0截面,大约增加 40%。

( 5) 利用“声振激化”技术, 能提高飞行器引

射增力器引射推力,改善喷流引射,能加强高温燃

气射流边界扰动, 降低尾焰最高温度,该技术对改

善飞机红外隐身性能有重要意义。
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An Experimental Investigation on Acoustically Excited Jet Flow

ZhAO Hong, WU Nai-ming, ZHEN G Ke-y ang

( 4th Dept . Beijing U niversity of Aeronautics and Astronaut ics, Beijing 100083, China)

Abstract: T he mechanism of acoust ically excited jet flow has been invest ig ated experimentally .

The variation rule o f jet parameters w as derived f rom var ious operat ing condit ions of jets ex cited by

dif ferent acoust ical w ave parameters. The flow -visualization im ages w ere obtained. T he result

indicated that the length o f jet core sect ion w as decreased, the w idth o f mixing sect ion w as increased,

and the ambient air w as entrained st rongly by the jet due to the pulsed jet w ith acoust ic waves. T hese

effects ar e benef icial to the augmentat ion of ejector thrust and to decreasing of tem perature on the

nozzle wall , also to the dist ribut ion of infrared radiat ion intensity.

Key words : acoust ic excitat ion; jet f low ; mixing; f low visualizat ion
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