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外涵偏轴分开排气喷管的流场和声场数值计算
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摘　　　要：以某型涡扇发动机为原型，建立了１／１０缩比的分开排气式涡扇发动机排气喷管物理模型，采用

大涡模拟（ＬＥＳ）计算了不同外涵偏轴距离的排气喷管非稳态流场，利用ＦＷ－Ｈ（Ｆｆｏｗｓ　Ｗｉｌｌｉａｍｓ－Ｈａｗｋｉｎｇｓ）声

学模型和傅里叶变换得到了排气喷流噪声声压级空间分布特征．计算结果表明：外涵偏轴式分开排气喷管有

抑制排气喷流噪声的作用．喷流噪声整体抑制效果与偏轴距离有关，在偏轴距离为０．１５　Ｄ时，排气喷管下方

的噪声降低达到最大，且排气噪声峰值由原型的１４６．７ｄＢ降低到１３９．５ｄＢ，降低了７．２ｄＢ．研究的排气结构和

数值计算方法可作为分开排气式涡扇发动机降噪设计的参考．
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　　发动机噪声是引起飞机噪声问题的主要原
因．涡轮风扇发动机主要噪声源有４个，分别是风
扇压气机噪声、燃烧噪声、涡轮噪声和喷流噪声，
通常，喷流噪声和风扇噪声是最主要的噪声源［１］．
１９５０年，穆宁Ａ　Ｔ认为喷流噪声功率与喷流速度
的８次方成正比［２］，发动机排气喷流的噪声抑制
关键是采取有效技术措施，强化射流掺混［３］、缩减
喷流核心区长度、衰减喷流峰值速度，因此可以通
过降低喷流速度的方式来降低发动机喷流噪声．
对于大涵道比分开排气式涡扇发动机，目前已经
采用的降低发动机喷流噪声的方法有：大涵道比
发动机设计［４］，在增加发动机推力的同时，降低排
气速度；采用锯齿冠状喷口，即在喷口边缘切出若
干类似锯齿的形状，利用锯齿产生流向涡［５－６］，增
强喷流与周围大气的混合［７－８］，从而降低喷流速
度；采用气流屏蔽方式，采用外涵低速气流包围内
涵高速气流，从而屏蔽内涵高速气流所产生的噪
声．此外，国外学者提出了外涵偏心、外涵内置导
流片［９］等新型结构和喷流噪声抑制概念．理论分
析表明：在涡扇发动机中，共轴的内外涵气流核心
长度是不同的，低速的外涵气流核心长度较短．以
涵道比为５的发动机为例，外涵气流的核心长度
只覆盖了内涵气流核心长度的４０％．这样，内涵
气流核心长度暴露在外的部分，则会产生强烈的、
大尺度的噪声源．如果把外涵作偏轴安排，下侧外
涵气流增厚，则可以延长其核心长度，增加对内涵
气流核心长度的覆盖作用而降低噪声．本文对大
涵道比发动机外涵偏轴结构进行ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａ－
ｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）／ＣＡＡ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ａｅｒｏ－
ａｃｏｕｓｔｉｃｓ）的数值模拟，分析偏轴距离对流场结构
和噪声声压场分布的影响规律，进一步获得最佳
偏轴距离下的噪声抑制效果．

１　物理模型与计算方法

１．１　计算模型与网格划分

计算模型为某型涡扇发动机排气系统１／１０
缩比．其基本结构由外涵通道、内涵通道、整流内
锥组成，如图１所示．外涵进口半径Ｄ 为８４ｍｍ，
外涵进口半径为５１．４ｍｍ，外涵长度为１４５ｍｍ，
内涵进口半径为６８．９ｍｍ，内涵进口半径为３３ｍｍ，
内涵长度为５７ｍｍ，整流锥长度为１０２．９ｍｍ．
外涵偏轴设计时，将外涵通道的外壁面整体

向下移动，移动的距离分别为０．０２５Ｄ，０．０５Ｄ，

０．１Ｄ，０．１２５Ｄ，其中Ｄ 为外涵进口半径．图２所

示的是外涵偏轴０．１Ｄ 时的计算模型．为了分析
外涵偏轴后喷流噪声声压场的空间分布规律，现
以整流锥顶点为圆心（如图３），在半径为２ｍ的
圆上从－１４０°到１４０°布置了噪声接收点，且接收
点间隔１０°布一个接受点，共２９个．

图１　内外涵共轴的物理模型（单位：ｍｍ）

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｎｏｒｍａｌ　ｎｏｚｚｌｅ（ｕｎｉｔ：ｍｍ）

图２　外涵偏轴０．１　Ｄ时计算模型

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｂｙｐａｓｓ　ｏｆｆｓｅｔ　ｗｉｔｈ　０．１　Ｄ

图３　噪声接收点分布示意

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈ　ｍａｐ　ｏｆ　ｎｏｉｓｅ　ｒｅｃｅｉｖｅｒｓ

０４１１
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为了结构化网格的划分，将计算区域分割成
多个子区域，网格数量总共４３万．

１．２　计算方法与边界条件

在非稳态ＣＦＤ流场的基础上通过求解ＦＷ－
Ｈ（Ｆｆｏｗｃｓ　Ｗｉｌｌｉａｍｓ－Ｈａｗｈｉｎｇｓ）方程，对声源控
制面或控制区域内积分获得某点处的远场噪声是

计算声学的基本过程．本文的非稳态流场采用大
涡模拟方法，其基本思想是对大尺度运动进行直
接数值模拟，而对小尺度运动做模型假设［１０］．大
涡模拟的第一步是把小尺度脉动过滤掉．滤波后
的连续性方程和Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ）方程可以表
示为

ρ
ｔ＋


ｘｉ
（ρ珔ｕｉ）＝０


ｔ
（ρ珔ｕｉ）＋


ｘｊ
（ρ珔ｕｉ珔ｕｊ）＝


ｘｊ μ

σｉｊ
ｘ（ ）ｊ －珚ｐｘｉ－τｉｊｘｊ

其中σｉｊ 为分子黏性引起的应力张量；τｉｊ 为亚格

子应力，τｉｊ ＝ρｕｉｕｊ－ρ珔ｕｉ珔ｕｊ．
假定用各向同性滤波器过滤掉的小尺度脉动

是局部平衡的，则可以采用涡黏形式的Ｓｍａｇｏｒ－
ｉｎｓｋｙ亚格子雷诺应力模型［１１］求解亚格应力

τｉｊ ＝２νｔ珔Ｓｉｊ ＝νｔ 
珔ｕｉ
ｘｊ

＋
珔ｕｊ
ｘ（ ）ｉ

其中亚格子运动黏度νｔ＝ＣｓΔ２ 珚Ｓｉｊ ，系数Ｃｓ＝
０．０５－０．２，珔Ｓｉｊ 为可解应变力张量．

ＦＷ－Ｈ 方程是利用广义函数理论将连续性
方程与 Ｎ－Ｓ方程重新整理为非均匀波动方程的
形式［１２］，ＦＷ－Ｈ方程可以写成如下列形式［１３］：

１
ｃ２
２　ｐ′（ｘ，ｔ）
ｔ２ －

Δ

２　ｐ′（ｘ，ｔ）＝


ｔ
［（ρ０Ｕｎ）δ（ｆ）］－


ｘｉ
［Ｌｉδ（ｆ）］＋ ２

ｘｉｘｊ
［ＴｉｊＨ（ｆ）］

其中

Ｕｉ＝ ［１－（ρ／ρ０）］ｖｉ＋（ρｕｉ／ρ０），Ｌｉ＝

Ｐｉｊｎ^＋ρｕｉ（ｕｉ－ｖｎ），

Ｔｉｊ为Ｌｉｇｈｔｈｉｌｌ应力张量，δ（ｆ）是Ｄｅｌｔａ函数，Ｈ
为 Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ阶跃函数．ｕ为流体速度，ｖ为物面
速度，ｃ为声速，ｎ为物面外法线．
计算非稳态流场的时间步长 Δｔ取值为

０．０００　００５ｓ，每个时间步长内计算迭代３０步，共
迭代２　５００个时间步长．非稳态湍流流场经傅里

叶变换得到每个预设的噪声接收点总声压级．
发动机外涵进口为质量流量入口，流量为

３．３５７　９ｋｇ／ｓ，压力为１６２６７０Ｐａ，温度为３３５．７４Ｋ；
内涵进口为质量入口，流量为０．５９７　６ｋｇ／ｓ，压力
为１４５　４１０Ｐａ，温度为８６９．３３Ｋ；内外涵出口为内
部面；外 涵 进 口 周 围 为 压 力 进 口，总 压 为

１０１　３２５Ｐａ，静压为１０１　３２５Ｐａ，温度为２８８Ｋ；其余
边界为压力出口，压力为１０１３２５Ｐａ，温度为２８８Ｋ．

２　计算结果与讨论

２．１　偏轴距离对流场的影响

图４是不同偏轴距离下的排气喷管对称截面
速度等值线图．从图中可以直观地观察到：随着结
构上的偏轴距的增加，流场的上下不对称分布越
来越明显；排气喷管上方的速度等值线线较密集，

即速度梯度较大，下方的速度等值线线较稀疏，即
速度梯度较小，且随偏轴距离的增大，这种速度梯
度的变化越明显；外涵道下方的低速气流层厚度
增加，这对遮蔽高速内涵气流噪声向下方的传播
是有利的．虽然内外涵排气流量和排气面积没有
变化，但是外涵出口的排气速度和压力在周向分
布会发生变化．对于大涵道比的涡扇发动机（内外
涵排气都为亚声速），喷口截面的压力分布变化会
向上游传播，这也会造成喷管内流通道内的速度
分布也会呈现上下不对称分布．
图５和图６对比了共轴与非共轴喷管整流锥

及其下游的速度分布．对于共轴结构（图５），喷流
的速度等值线呈同心圆状；在整流锥末端（ｘ＝
０ｍ），内涵流体速度 ３４０ｍ／ｓ，外涵流体速度

２００ｍ／ｓ左右，内外涵流体间存在明显的分界面；
在向下游发展过程中，内外涵流体速度梯度减小，
且流体作用范围增加．对于偏轴结构（图６），内外
涵流体速度等值线在整流锥末端就呈非同心圆

状，且在下游扭曲变形；相对于共轴结构，内涵喷
流的核心速度峰值减小，且核心区域的范围缩小，
在整流锥下游ｘ＝０．６ｍ处，喷流峰值由３９０ｍ／ｓ
减小到３４４ｍ／ｓ，这是导致喷流噪声声压级降低的
另一个重要因素．

２．２　偏轴距离对总声压级的影响

　　图７比较了偏轴距离为０．１Ｄ，０．１２５Ｄ 时排
气喷管上、下方的总声压级 ＯＡＳＰＬ（ｏｖｅｒａｌｌ
ｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｅｖｅｌ）分布，可以看出：外涵偏轴
后，下方（即－１４０°到０°）的噪声比上方（即０°到

１４０°）的噪声低得多，这进一步验证了下半部分外
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图４　排气喷管对称截面速度等值线图（单位：ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｏｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ

ｓｅｃｔｉｏｎ（ｕｎｉｔ：ｍ／ｓ）

涵气体层增厚而屏蔽内涵气流噪声的结果；但是
上方在４５°到１４０°方向，喷流噪声却略微增加，其
原因是上半部分外涵气流变薄，气流速度梯度增
加的缘故．

图５　内外涵共轴时整流锥下游速度分布（单位：ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｎｏｒｍａｌ

ｎｏｚｚｌｅ（ｕｎｉｔ：ｍ／ｓ）
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图６　外涵偏轴０．１２５　Ｄ时整流锥下游
速度分布（单位：ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｂｙｐａｓｓ　ｏｆｆｓｅｔ
０．１２５　Ｄ （ｕｎｉｔ：ｍ／ｓ）

图８是不同偏轴距离下的喷流总声压级分
布．可以看出：整体上，偏轴结构使得喷流噪声上、
下的不对称分布；随着偏轴距离的增加，噪声峰值
降低，例如：在偏轴距为０．１５Ｄ，噪声峰值由原型
的１４６．７ｄＢ降低到１３９．５ｄＢ，降低了７．２ｄＢ，这就
说明了偏轴结构降低排气峰值速度而降低峰值声

图７　排气喷管上、下方总声压级对比

Ｆｉｇ．７　ＯＡＳＰＬ（ｏｖｅｒａｌｌ　ｓｏｕｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｅｖｅｌ）

ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｎｏｚｚｌｅ　ｕｐ　ｗｉｔｈ　ｎｏｚｚｌｅ　ｄｏｗｎ

图８　不同偏轴距离时的总声压级分布

Ｆｉｇ．８　ＯＡＳＰＬ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ　ｖａｒｉｏｕｓ　ｂｙｐａｓｓ

ｏｆｆｓｅｔ　ｄｉｓｔａｎｃｅ
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压的结果，偏轴在降低下方噪声和噪声峰值的同
时，不可避免地增加了４５°到１４０°方向的噪声，但
是这种负面作用的影响相对于其整体降噪的正面

作用要小得多，因为上方的略微增加的噪声不会
对地面的人造成影响，然而下方噪声的降低和噪
声峰值的降低是降低发动机排气噪声的根本目标

所在．此外，还有个值得注意的现象：当偏轴距离
为０．１２５Ｄ时，下方的噪声降低达到最佳效果，这
说明偏轴距离存在一个最佳值．此外，偏轴距离的
选取还要考虑到发动机排气结构实现的可能

性等．

２．３　噪声接受点对ＯＡＳＰＬ的影响

图９比较了噪声接收点的距离对总声压级的
影响（偏轴距０．１２５Ｄ）．随噪声接收点半径增大，
所感知的总声压级减小．例如：在０°接收位置，半
径２，１０，２０，２００ｍ 时的声压级分布为１３９．９５，

１２４．４４，１１８．２５，９．８１ｄＢ；与接收位置距离越远，
人耳对噪声直观感觉越低的实际相符．随噪声接
受点距离的增加，偏轴对－１４０°到０°和０°到１４０°
总声压级差异的影响变小，因为在下游越远的地
方，偏轴对流场的影响变得越小．

图９　不同噪声接受点声压级分布

Ｆｉｇ．９　ＯＡＳＰＬ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅ　ｏｎ　ｎｏｉｓｅ　ｒｅｃｅｉｖｅｒｓ

３　结 论

本文对大涵道比发动机排气喷管缩比模型的

外涵偏轴结构进行ＣＦＤ／ＣＡＡ的数值模拟，分析
偏轴距离对流场结构和噪声声压场分布的影响规

律，主要结论如下：

１）随外涵偏轴距离增大，排气喷流速度的不
对称分布程度增加，速度峰值的位置向上移．排气
喷管下方（即－１４０°到０°）的噪声比上方（即０°到

１４０°）的噪声低．排气喷管下方的外涵气体层厚度
增加起到遮蔽高速内涵气流噪声的效果．
２）随外涵偏轴距离增大，整流锥下游的气流
速度峰值减小，噪声峰值降低，这说明了偏轴结构
是通过降低排气峰值速度而降低排气峰值声压的．
３）偏轴距的大小有一个最佳值．对于本文的
排气结构，当偏轴距离为０．１２５Ｄ 时，下方的噪声
降低达到最佳效果．噪声峰值由共轴的１４６．７ｄＢ
降低到１３９．５ｄＢ，降低了７．２ｄＢ．
４）偏轴结构在降低下方噪声和噪声峰值的
同时，不可避免地增加了４５°到１４０°方向的噪声．
上方噪声的略微增加不会对地面的人员带来负面

影响，因为下方噪声的降低和噪声峰值的降低是
降低发动机排气噪声的根本目标所在．
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