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火箭发动机燃气射流喷水降噪研究
徐　悦 , 周　旭 , 张志成 , 陈　钰 , 刘利宏

(中国人民解放军 总装备部工程设计研究总院 , 北京 100028)

摘　　　要 : 采用有限体积法预估喷水对火箭燃气射流气动噪声的抑制程度.建立并求解了守恒的控制体

的质量、动量和能量方程 ,得到了燃气和水掺混后的等效射流参数 ,分析了水和燃气的质量流率比对等效射

流参数和降噪效果的影响.计算结果和试验数据的结果基本吻合.结果显示 ,当水和燃气的质量流率比超过

一个临界值之后 ,降噪效率会降低.
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Reduction of rocket engine jet noise by water injection
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Abstract : A finite volume met hod was applied to determine rocket jet noise reduction

due to water injection. Mass , moment um and energy equations based on t he cont rol volume

were built and solved , and the equivalent jet parameters due to mix of t he jet and water were

obtained. The effect of the water2to2jet mass flow rate ratio on equivalent jet parameters and

noise reduction was analyzed. The calculation result s show the agreement wit h experimental

data. The result s indicate t hat the efficiency of noise reduction reduces when the mass flow

rate ratio exceeds t he critical value.
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　　大型运载火箭的发射过程中 ,由燃气射流引

发的气动噪声可达到 170 dB以上 ,从而对运载火

箭的载荷、结构以及地面设施造成巨大危害.在火

箭点火时向发动机燃气射流场中喷水是最有效的

降噪方案 ,冷却水雾化后形成细小的水滴 ,与高温

燃气接触面积增加 ,使水迅速汽化并吸收噪声[1 ] .

喷水抑制火箭射流高强度噪声的方法在国外早已

得到广泛应用 ,例如美国的航天飞机发射时的点

火超压和发射噪声都采用了喷水抑制手段 ,水的

质量流率和发动机喷气质量流率的比值约为 1～

2的条件下 ,可以降噪大约为 8～12 dB ,从而满足

了航天飞机的仪器舱和载人环境的噪声载荷设计

要求[2 ] .

火箭燃气射流喷水降噪问题的研究主要依靠

全尺度试验和缩比试验方法 ,而采用完全的数值

方法对这一复杂过程开展研究目前还存在很多困

难[3213 ] .常温水射流与超声速高温燃气射流之间

存在强烈的相互作用 ,在超声速燃气流中 ,液滴将

发生二次破碎、变形、湍流扩散、蒸发、液滴间碰撞

及气液相间耦合作用 ,利用数值方法很难准确地

模拟出这种具有高温高速特征的两相流现象 ,而

气动声场的计算又是完全建立在高精度的流场计
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算结果基础之上.因此 ,有必要寻找相对简单的研

究方法较为准确地预估喷水降噪的效果.

本文采用了修正的有限体积计算方法[14 ] ,通

过求解守恒的控制体的质量、动量和能量方程 ,得

到喷水后的等效射流参数 ,并进一步获得喷水条

件下的气动噪声特性的变化规律.

1　控制体积法

1 . 1　控制方程和假设

针对图 1所示的控制体 ,建立控制界面 1 和

2之间的连续方程、动量方程、能量方程和理想气

体状态方程
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式中 m
·

w是水沿轴向的质量流率 , Fd为液滴阻力 ,

up 为液滴速度 ,η是蒸发的水质量分数 , cpl 为液

体的比定压热容. m
·

w和总的水质量流率 m
·

wt的关

系为 m
·

w = m
·

wt cosα ,α是喷射角度.

图 1　控制体喷水示意图

Fig. 1　Schematic of control volume with water injection

根据具体问题的特点进行如下的物理假设 :

射流混合物符合理想气体定律 ,气体常数近似一

致 ,且液滴均匀分布在控制体内的气体混合物中 ;

液滴是刚性的球形体 ,其尺度和温度均匀 ,温度为

饱和温度 ,即 Tp = Tsat ;控制体轴向宽度设置为

两倍的喷气直径 ,即 n = L/ d = 2 ;忽略了热辐射

效应和由于水的冲击碰撞、破碎产生的附加噪声.

1 . 2　等效燃气射流参数

控制界面 1的参数为喷管出口参数 ,控制界

面 2的参数为液滴在控制体内和燃气进行掺混之

后的流场参数 ,定义为等效燃气射流参数.利用控

制体的连续方程和动量方程可以得到等效射流速

度和喷管出口速度的比值
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式中 Np 是控制体内气相混合物单位体积的液滴

数 ,其表达式为
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其中 Re1 是燃气射流的雷诺数 , Rep 是液滴的相

对雷诺数.

利用控制体的连续方程和能量方程可以得到

等效射流温度和喷管出口温度的比值 ,并对文献

[ 14 ]中的公式进行了修正 ,得到
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　　进一步得到射流密度、马赫数和喷口横截面

积比分别为
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1 . 3　液滴的阻力和汽化传热计算

考虑了汽化影响的液滴阻力系数为

Cd = Cd0 / (1 + B) (8)

其中

Cd0 =
24
Rep

+
6

1 + Re0 . 5
p

+ 0 . 4 (9)

式中 B 是斯波尔丁输运系数

718



航　空　动　力　学　报 第 25卷

B =
hfg

cp ( Tje - Tsat )
(10)

式中 hfg 为液体蒸发的汽化潜热 , Tje 为传热平衡

气体温度.根据液滴汽化热和燃气向液滴传热的

热平衡

qp = qv (11)

可以得到液滴汽化分数η的表达式
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1 . 4　特征量

为了使方程组封闭可解 ,通过定义一组特征

量 c1 和 c2 来分别表征液滴的特性参数 d1 / dp 和

Rep .

d1

dp
=

1
c1

Re1

(ρ1 /ρp )

1
2

(13)

Rep = c2
Re1

( d1 / dp )
(14)

由于液滴尺度和雷诺数的变化复杂 ,因此假设 c1

和 c2 是定值 ,具体数值需要根据试验数据进行

修正.

2　噪声计算

火箭发射气动噪声计算采用了经典的声源定

位法[ 15 ] ,将燃气射流沿射流轴线坐标 x 划分成不

同长度的声功率段 ,分别计算各个声功率段在某

个接收点处不同频率下的声压级频谱分布 ,通过

对数求和得到接收点的总声压级 Poaspl .

利用等效燃气射流参数 ,进一步求解喷水对

多激波波节结构的宽带激波噪声的降低程度[16 ] .

喷水后单个波节总声压级的减小值为

ΔPspl = 20 lg
Ma2

1 - 1
Ma2

2 - 1
(15)

不喷水燃气射流包括 ns个波节 ,因此 ns个波节总

声压级减小值为

ΔPoaspl = nsΔPspl (16)

3　实例分析

选取某试验发动机的自由射流工况进行喷水

降噪分析.喷水系统的喷水角度α = 60°.传感器

的布置见图 2 ,以发动机喷管出口中心为圆心 ,以

r为半径的圆弧上布置传感器 ,射流方向为起始

角度 ,共布置 7 枚传感器 ,角度分别为 40°, 60°,

80°, 100°, 120°, 140°, 180°, 对应编号依次为

1～7.设喷水质量流率和发动机燃气质量流率之

比为λ = m
·

wt / m
·

1 , 分别进行了λ = 0 (不喷水) ,

2. 4 , 3. 5 , 5. 5共四种工况的喷水降噪试验.根据

试验高速摄影可知该自由射流场包含 5个明显的

激波波节.

图 2　噪声传感器测点布置示意图

Fig. 2　Location of noise sensor

图 3为采用声源定位法计算得到的不喷水自

由射流噪声总声压级分布和两次自由射流试验测

量值的无量纲值的对比.结果表明两次试验测量

值和计算值基本一致 ,测量结果在火箭射流噪声

的辐射方向上满足理论分布规律 ,最大噪声辐射

的指向在 40°左右 ,在 180°方向上衰减程度最大.

可见 ,试验设计基本排除了噪声反射、叠加等干扰

因素 ,试验结果可靠且具有较好的重复性.

图 3　不喷水工况各测点总声压级测量值和计算结果对比

Fig. 3　Comparison of the calculations with

measured data for directivity of jet noise

without water injection
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图 4表示选取不同的 c1 和 c2 值计算得到的

总声压级的减小量总声压级随λ变化的曲线 ,以

及相应试验测量数据的对比.其中 ,测量数据的总

声压级减小量取各个数据采集点中的最大值 ,且

最大值一般出现在射流下游的数据采集点.图 4

中的计算结果表明 ,随着λ的增加 ,发动机燃气射

流气动噪声ΔPoaspl 随之增加 ;当 c1 不变时 ,随着

液滴相对雷诺数的增加 ,降噪效果越明显 ;当 c2

不变时 ,液滴的尺度越大 ,降噪效果越差 ,说明液

滴的雾化程度越好越有利于吸收射流中的噪声能

量.试验数据表明 ,当 c1 = 1 000 , c2 = 0. 42时 ,计

算曲线和试验数据符合的较好.λ的值较小时 ,

ΔPoaspl随着λ呈现基本线性增加的趋势 ,当λ超过

某个临界值之后 ,ΔPoaspl 开始减小.

图 4　Poaspl减小量随λ变化的计算值和试验结果对比

Fig. 4　Comparison of the calculations with measured

data for Poaspl reduction withλ

图 5～图 9分别为等效射流参数随λ的变化

曲线.可以看出 ,当喷水角度确定的条件下 ,随着

λ的增加 ,通过控制体的燃气等效马赫数、温度和

速度呈现下降趋势 ,而密度和等效横截面积都相

应增加 ,变化规律和燃气、液滴之间进行的动量和

能量交换趋势一致.通过等效马赫数、温度和速度

比值的曲线可以看出 ,当λ > 5之后 ,各参数变化

都逐渐平缓 ,继续增加喷水量对等效射流参数的

影响将越来越小.

图 5　等效射流马赫数比随λ的变化

Fig. 5　Variation of equivalent jet Mach number withλ

图 6　等效射流温度比随λ的变化

Fig. 6　Variation of equivalent jet temperature withλ

图 7　等效射流速度比随λ的变化

Fig. 7　Variation of equivalent jet velocity withλ

图 8　等效射流密度比随λ的变化

Fig. 8　Variation of equivalent jet density withλ

图 9　等效射流横截面积比随λ的变化

Fig. 9　Variation of equivalent jet cross2sectional

area withλ

综合图 4～图 9中的试验数据及计算曲线可

以得出结论 ,λ > 5之后 ,喷水降噪的效果开始减

小.可能的原因一方面是喷水量对射流参数的影
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响减弱 ,降噪效率降低 ,另一方面可能还会产生由

于液滴对燃气的冲击和破碎带来的附加噪声.

4　结　论

本文基于修正的有限体积法 ,对火箭发动机

点火时燃气的喷水降噪效果进行了初步分析 ,获

得以下主要结论 :

1) 计算结果和试验数据吻合良好 ,说明该方

法能有效地预估发动机燃气喷水降噪的效果.

2)λ是决定喷水降噪程度的重要参数.计算

结果表明 ,λ< 5时 ,总声压级 Poaspl 随λ的增加而

降低 ,λ > 5 之后 ,降噪效率就会降低 ,同时还会

出现和喷水相关的新的附加噪声源.
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