
第２８卷 第６期
２０１３年 ６月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２８ Ｎｏ．６


Ｊｕｎ．２０１３

文章编号：１０００－８０５５（２０１３）０６－１２６４－０６

均匀轴流条件下应用模态匹配法设计
声衬和实验验证

王同庆，梁　东
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院 北京１００１９１）

摘　　　要：应用模态匹配法针对低速风扇实验台进行了前传声（圆管）和后传声（圆环管）消声声衬的优化

设计，在低速风扇实验台进行消声声衬的消声效果实验验证．实验结果表明：在５　０００ｒ／ｍｉｎ转速下，设计的两

套声衬对于２阶叶片通过频率（１　８３３．３３Ｈｚ）＋４模态有很好的吸声效果；第一套声衬前传声插入损失为３０．４

ｄＢ，后传声插入损失为２０．２５ｄＢ；第二套声衬前传声插入损失为２１．８５ｄＢ，后传声插入损失为１８．８５ｄＢ．使用

模态匹配法可以较好地进行消声声衬的设计，减小了航空发动机消声短舱实验验证的成本．
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　　随着航空事业的不断发展，日益严重的航空
噪声引起人们的普遍关注，航空噪声已成为噪声
污染的重要来源．为了控制飞机噪声，国际民航组
织和各国适航机构相继颁布了飞机的噪声适航标

准．同时降低噪声也是为了适应军机提高抗声疲

劳及声隐身性能的需要［１］．
由于风扇／压气机产生的离散噪声在发动机

噪声甚至飞机噪声中的重要地位，预测其传播规
律并抑制其传播和辐射可有效降低发动机及飞机

的总噪声水平．降低风扇／压气机离散噪声的一个
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重要手段就是在传播途径上进行消声处理，即设计
发动机的消声短舱，在管道壁面敷设吸声声衬［２］．
航空发动机消声短舱的声学设计是将复杂的

几何问题、物理问题做合理简化，寻求物理意义明
确的和适于解决工程问题的快速的方法．包括各
类解析和半解析方法，例如，模态匹配法、边界元
（间接［３－５］、直接［６］）、传递单元法［７］等．如果使用纯
数学方法刻画细节，则求解时间较长，例如：有限
元法（ＦＥＭ）［８－９］、计算气动声学（ＣＡＡ）［１０－１１］等．模
态匹配方法是发展较为成熟的一种解析方法，该
方法计算快速，物理意义明确，方便优化设计，适
合工程应用．
本文介绍了所使用的模态匹配法，并使用该

方法设计了低速风扇实验台的声衬样件，在实验
台上进行了消声效果的验证．

１　圆（环）管的模态匹配方法

１．１　特征方程的获得和求解

航空发动机风扇前的短舱管道可近似为均匀

圆形管道，风扇后可近似为均匀圆环管道．假设圆
（环）管内流动为沿管道轴向的均匀流动（不考虑
旋流和径向剪切流），并且不考虑黏度、温度、密度
梯度的影响，同时假设壁面声导纳满足连续和均
匀的条件．则在以上简化条件下，管道内声扰动的
控制方程为对流波动方程［１２］．

!２ｐ－１ｃ２０
Ｄ２　ｐ
Ｄｔ２ ＝０

（１）

式中ｐ表示管道内的声压，Ｄ为全微分．
在柱坐标系中波动方程的形式为

２　ｐ
ｒ２ ＋

１
ｒ
ｐ
ｒ＋

１
ｒ２
２　ｐ
θ２ ＋

２　ｐ
ｚ２ ＝

１
ｃ２
２　ｐ
ｔ２ ＋

２　Ｍａｕ
２　ｐ
ｔｚ＋

Ｍａ２ｕ
２　ｐ
ｚ（ ）２ （２）

式中Ｍａｕ表示轴向马赫数．
在柱坐标系可将均匀管道声压分离为模态

形式

ｐ（ｒ，θ，ｚ，ｔ）＝ｐｒ（ｒ）ｅｉ（ｋｚｚ－ωｔ＋ｍθ） （３）
其中ｍ为周向模态阶数，ｋｚ为行波波数．将式（３）
代入式（２），得到如下方程组：

ｄ２　ｐｒ
ｄｒ２ ＋

１
ｒ
ｄｐｒ
ｄｒ＋

（ｋ２ｒ－ｍ
２

ｒ２
）ｐｒ ＝０ （４）

ｋ２ｚ（１－Ｍａ２ｕ）＋２　Ｍａｕｋｋｚ＋（ｋ２ｒ－ｋ２）＝０（５）
常微分方程式（４）是标准Ｂｅｓｓｅｌ的方程，其解为

ｐｒｍ（ｒ）＝Ｊｍ（ｋｒｒ）＋ＣｍＹｍ（ｋｒｒ） （６）
式中Ｊｍ 和 Ｙｍ 分别为ｍ 阶的第一类和第二类

Ｂｅｓｓｅｌ函数．管道内外壁上还需要满足壁面声导
纳边界条件，即

ｄｐｒ
ｄｒ ｒ＝ｒ１，ｒ２

＝－ｉ　ｋβ１，２ １－
ｋｚ
ｋＭａ（ ）ｕ

２

ｐｒ
ｒ＝ｒ１，ｒ２

（７）
这里ｒ１表示圆（环）管道的内环半径，ｒ２表示外环
半径．通过特征方程可求解出管道特征值ｋｒ 和轴
向特征值ｋｚ ，即由边界阻抗和流动速度可求管内
声压．

ｋｚ ＝－Ｍａｕｋ± ｋ２－（１－Ｍａ２ｕ）ｋｒ槡 ２

１－Ｍａ２ｕ
（８）

１．２　模态匹配方法

对于圆（环）管内敷设分段声衬的情况，为了
考虑管道分段界面上的模态反射和透射，在阻抗
间断面的两侧利用连续条件建立声参数的匹配关

系．这里每段的声压写成正向传播的波和反向传
播的波的叠加形式，如图１所示．

图１　圆（环）管道模态匹配方法示意图

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅ　ｍａｔｃｈ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｄｕｃｔ

各均匀阻抗段的声压写成下面形式：

ｐＡ（ｒ，θ，ｚ）＝∑
Ｍ

ｎ＝１

［Ａ＋ｎＰ＋
Ａ，ｎ（ｒ）ｅｉ　ｋ

＋
ｚ，ｎ（ｚ－ｚ１）＋

Ａ－ｎＰ－
Ａ，ｎ（ｒ）ｅｉ　ｋ

－
ｚ，ｎ（ｚ２－ｚ）］ｅｉ　ｍθ （９）

ｐＢ（ｒ，θ，ｚ）＝∑
Ｍ

ｎ＝１

［Ｂ＋ｎＰ＋
Ｂ，ｎ（ｒ）ｅｉ　ｋ

＋
ｚ，ｎ（ｚ－ｚ２）＋

Ｂ－ｎＰ－
Ｂ，ｎ（ｒ）ｅｉ　ｋ

－
ｚ，ｎ（ｚ３－ｚ）］ｅｉ　ｍθ （１０）

ｐＣ（ｒ，θ，ｚ）＝∑
Ｍ

ｎ＝１
Ｃ＋
ｎＰ＋

Ｃ，ｎ（ｒ）ｅｉ　ｋ
＋
ｚ，ｎ（ｚ－ｚ３）ｅｉ　ｍθ（１１）

其中Ｍ 为径向模态阶数；ｐＡ，ｐＢ，ｐＣ分别表示Ａ，

Ｂ，Ｃ３个区域内的声压；Ａｎ，Ｂｎ，Ｃｎ 表示声传递
系数，上标＋表示入射，－表示反射；Ｌ１，Ｌ２，Ｌ３分
别表示这３个区域的长度．
在阻抗间断面上用声压和轴向声质点速度积

分连续匹配，可得关于各阶模态系数的方程组．

［］｛ ｝Ｓ　Ａ　＝ ｛ ｝Ｑ （１２）

　　若入射模态的 ｛｝Ｑ 已知，求解方程组，即可求

５６２１
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得各段中各前传、后传模态，从而求得各段声压．
对于均匀轴流情况，可以证明满足能量守恒

方程的轴向声强和各个截面声能量流密度为［１３］

Ｉｚ（ｒ，ｚ）＝Ｒｅ［（１＋Ｍａ２）ｐｖ＊
ｚ ＋

（Ｍａ／ρ０ｃ）ｐｐ＊ ＋ρ０ｃＭａｖｚｖ＊
ｚ ］ （１３）

Ｅ＝２π∫
ｒ２

ｒ１
Ｉｚ（ｒ，ｚ）ｒｄｒ （１４）

式中Ｒｅ表示实部，＊ 表示共轭复数，Ｍａ表示流
动总马赫数．显然硬壁面不会产生插入损失，软壁
面则会由于壁面吸收声能，可以计算由于声衬引
起的插入损失．

１．３　应用模态匹配法进行声衬优化设计

声衬的基本参数有穿孔板厚度ｔ、孔径ｄ、穿
孔率Ｓｍ、腔深ｈ、声衬长度ｌ和插入损失Ｉｌ．在本
文中Ｉｌｃ表示计算得到的插入损失，Ｉｌｅ表示实验测
得的插入损失．声衬的长度ｌ受几何条件限制一
般为固定值．
声衬优化设计步骤如下：①根据声衬参数和

声阻抗模型计算出软壁段声阻抗［１４］；②将阻抗值
代入匹配模型，计算各段声压；③计算出声能的插
入损失；④依次改变声衬参数，绘制声衬插入损失
随参数变化的等值线图；⑤根据等值线图查找最
优点．

２　低速风扇实验台的声衬设计

为进行管道声学问题的研究，我们设计了低
速风扇实验台．应用本文提到的模态匹配法设计
了穿孔板声衬样件，并进行进了加工．通过实验验
证了设计．下面介绍实验装置和声衬设计．

２．１　低速风扇实验台的基本参数

低速风扇实验台采用前导叶结构风扇，进口
导向叶片数Ｖ＝１８，转子叶片数Ｂ＝１１．用３０ｋＷ
三向异步变频电动机提供动力源，工作转速Ｎ＝
５　０００ｒ／ｍｉｎ．为使转速稳定使用了比例－积分－微分
（ＰＩＤ）反馈控制，使转速波动范围在３ｒ／ｍｉｎ以
内，如图２所示．

图２　低速风扇实验台结构图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｌｏｗ　ｓｐｅｅｄ　ｆａｎ　ｆａｃｉｌｉｔｙ

　　通过低速风扇结构图可以看出，前声衬段为

ｒ２＝０．２０１ｍ的圆管，后声衬段为ｒ１＝０．１１ｍ和
ｒ２＝０．２０１ｍ的圆（环）管．根据初始测量和静／转
干涉噪声分量的模态分析：在５　０００ｒ／ｍｉｎ转速的
前／后传声频谱中２阶ＢＰＦ（１　８３３．３３Ｈｚ）为明显
纯音；占主导的周向模态为＋４阶，将其作为声衬
降噪的目标分量．

２．２　声衬设计的基本参数

计算和设计中取声速ｃ＝３４０ｍ／ｓ；空气密度

ρ＝１．２０ｋｇ／ｍ
３．在５　０００ｒ／ｍｉｎ工况下进口处轴

流马赫数Ｍａｕ ＝０．１２３　７，根据预留腔尺寸，前声
衬段长０．３２ｍ，径向深度不超过０．０３５ｍ；在５０００
ｒ／ｍｉｎ工况出口轴流马赫数Ｍａｕ ＝０．１７６　５，根据

预留腔尺寸，后声衬长０．２７ｍ，径向深度不超过

０．０３５ｍ．

２．３　应用模态匹配法进行的声衬优化设计结果

给定穿孔板厚ｔ＝０．５ｍｍ，孔径ｄ＝１．０ｍｍ，
图３为插入损失随着腔深和穿孔率变化的等值线
图，横坐标表示声衬腔深；纵坐标表示穿孔率．注
意后声衬中的内环认为是硬壁．得到第一套声衬
参数．最优点参数以及其插入损失点见表１．
给定穿孔板厚ｔ＝０．８ｍｍ，孔径ｄ＝１．５ｍｍ，

图４为插入损失随着腔深和穿孔率变化的等值线
图．同样后声衬内环认为是硬壁，记为第二套声
衬．最优点参数以及其插入损失点见表２．
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图３　第一套声衬优化设计的等值线云图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｒｅｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　１ｓｔ　ｌｉｎｅｒ

表１　第一套声衬参数表（ｔ＝０．５ｍｍ，ｄ＝１．０ｍｍ）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　１ｓｔ　ｌｉｎｅｒ
（ｔ＝０．５ｍｍ，ｄ＝１．０ｍｍ）

Ｓｍ／％ ｈ／ｍｍ　 ｌ／ｍｍ　 Ｉｌｃ／ｄＢ

前声衬 ６．１　 ２２　 ３２０　 ７８．７２

后声衬 ７．３　 ３４　 ２７０　 ５７．５０

对比两种设计及计算，发现第一套声衬消声
效果略好于另一种情况．据此制造了两套声衬
样件．

表２　第二套声衬参数表（ｔ＝０．８ｍｍ，ｄ＝１．５ｍｍ）

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　２ｎｄ　ｌｉｎｅｒ
（ｔ＝０．８ｍｍ，ｄ＝１．５ｍｍ）

Ｓｍ／％ ｈ／ｍｍ　 ｌ／ｍｍ　 Ｉｌｃ／ｄＢ

前声衬 １１．５　 ２２　 ３２０　 ７６．６３

后声衬 ６．１　 ２８　 ２７０　 ５０．５５

图４　第二套声衬优化设计的等值线云图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｒｅｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　２ｎｄ　ｌｉｎｅｒ

３　声衬消声效果的实验验证

在低速风扇实验台上对两套声衬进行了验证

实验．

３．１　实验简介

３．１．１　实验方法

为了测量目标频率的声模态，在前／后机匣上
各齐平安装周向均布的８个直径为１／４英寸
（６．３５ｍｍ）传声器．实验前对每个通道的测量传
声器进行了系统灵敏度标定．测量后重复标定，两
者一致，说明测量数据有效．

３．１．２　数据采集分析参数

使用ＰＣＩ－ＮＩ６０７１Ｅ采集卡和北京航空航天
大学流体与声学实验室基于 ＬａｂＷｉｎｄｏｗｓ环境
自行开发的采集软件进行采集，读取数据，并进行
分析［１５］．采集系统工作流程如图５所示．
采集和分析参数的选择：采样频率为 ２０

ｋＨｚ，采样时间为１０ｓ；频率分辨率为１．２２，谱平
均个数为５，谱重叠率为１／３．测量通道ＣＨ　１～
ＣＨ　８为前传声通道；ＣＨ　９～ＣＨ　１６为后传声通
道；传声器齐平安装在风扇的前、后机匣的壁面．

７６２１



航　空　动　力　学　报 第２８卷

图５　测试系统工作流程图

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗ　ｃｈａｒｔ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｓｙｓｔｅｍ

３．２　测量结果

加装声衬前后的测量结果如图６和图７所
示．图中Ｌｉｎｅｒ　１和Ｌｉｎｅｒ　２分别表示第一套声衬
和第二套声衬，Ｈａｒｄ　ｗａｌｌ表示硬壁工况的声模
态结果．由图中可看出：硬壁工况下，２阶 ＢＰＦ
（１　８３３．３３Ｈｚ）处＋４模态最高，满足静／转干涉噪
声的发生机理．两套声衬对２阶ＢＰＦ＋４模态有
很高的吸声效果．第一套声衬前传声插入损失为

３０．４ｄＢ，后传声插入损失为２０．２５ｄＢ；第二套声
衬前传声插入损失为２１．８５ｄＢ，后传声插入损失
为１８．８５ｄＢ．

图６　各工况前传声声模态测量结果

Ｆｉｇ．６　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｆｏｒｗａｒｄ　ｍｏｄｅ

通过上面的分析可看出，两套声衬对目标分
量有很高的吸声效果．

３．３　实验结果讨论

将管道内前／后传声的目标分量的＋４阶模
态应用模态匹配法计算的插入损失Ｉｌｃ和实验插
入损失Ｉｌｅ以及应用帕斯维尔等式得到的管道内
总插入损失Ｉｌ，ｆｉｎａｌ进行比较，结果见表３．

图７　各工况后传声声模态测量结果

Ｆｉｇ．７　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｂａｃｋｗａｒｄ　ｍｏｄｅ

测量结果表明：两套声衬在５　０００ｒ／ｍｉｎ工况
下对目标分量有较好消声效果，第一套声衬要略
好于第二套声衬；对于后传声的消声效果小于前
传声．

表３　两套声衬消声效果汇总表

Ｔａｂｌｅ　３　Ｓｕｍｍａｒｙ　ｏｆ　ｉｎｓｅｒｔ　ｌｏｓｓ　ｆｏｒ　ｂｏｔｈ　ｌｉｎｅｒ

Ｉｌｃ／ｄＢ　 Ｉｌｅ／ｄＢ　 Ｉｌ，ｆｉｎａｌ／ｄＢ

第一套

声衬

前传声

后传声

７８．７２

５７．５０

３０．４０

２０．２５

１４．８７

１４．２１

第二套

声衬

前传声

后传声

７４．６３

５０．５５

２１．８５

１８．８５

１２．６９

１２．５３

４　结　论

本文首先介绍了低速风扇实验台，在该实验
台上进行均匀轴流条件下声衬样件的实验验证．
应用模态匹配法可以进行管道内前传声（圆管）和
后传声（圆环管）声衬优化设计，并进行了实验验
证．计算得到的插入损失大于测量结果，但是与实
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际测量结果有相同趋势，可用于真实航空发动机
消声短舱的设计．
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