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高亚声速喷流近场的流声关联
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摘　　　要：针对马赫数为０．９的圆口喷流，采用大涡模拟计算流场与声场，在与直接数值模拟（ＤＮＳ）和实

验数据比对验证的基础上，分析了中心线和剪切层湍流脉动信号与声信号的相关性，并进一步对中心线上温

度信号进行相关性研究。结果表明：相关系数在中心线上势流核末端附近出现峰值，说明该处的湍流脉动信

号对声压信号有重要贡献，而这一区域的流动的间歇性与对流速度均较高。同时，声压与中心线上的温度脉

动和温度梯度径向分量的脉动也有较高相关性，但与温度梯度轴向分量的脉动相关性较低，表明在模拟的温

度比下轴向温度梯度对近场声压贡献较小。
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　　声源机理的研究一直是喷流噪声问题的关

键，其中流动现象与声信号之间的因果关系是当

前喷流噪声研究的重要内容［１］。通过对流场中脉

动特性及远声场信号的同步测量或计算分析，研

究声场中各脉动信号与声信号之间的关系，可以

评估声源对声场声压和声功率的贡献［２３］。研究

流声关联机制及其影响因素，是识别流体声源并

认识发声物理过程的重要途径。

喷流通常具有湍流和高温两个显著特征［４］，

例如航空发动机的尾气喷流或电厂高压蒸汽的泄

放流动。湍流的复杂性及其对流动发声的重要性

已是众所周知，而喷流温度导致的流体黏度和密

度的不均匀，也进一步增加了流动噪声发生机理

的复杂性［５］。正如Ｌｅｗ等
［６］所指出，迄今喷流噪

声的研究主要考虑与环境等温的冷态流场，例如

Ｂｏｇｅｙ和Ｂａｉｌｌｙ
［７］对于湍流脉动信号与近声场的

相关性的研究，仅限于考虑速度和压力的脉动对

声信号的贡献，因而湍流中温度的空间不均匀性

以及它随时间的脉动对噪声的贡献至今仍不

清楚。

为此，本文采用Ｆｒｅｕｎｄ
［８］研究的 犕犪ｊ＝０．９

的亚声速喷流作为对象，采用大涡模拟（ＬＥＳ）进

行计算分析，在流场验证的基础上，参考Ｂｏｇｅｙ

和Ｂａｉｌｌｙ
［７］采用的近场流声关联分析方法，对亚

声速喷流流场湍流脉动与近声场之间的相关性进

行研究，进一步考虑喷流中温度信号的声学贡献。

１　研究对象与计算方案

本文以Ｆｒｅｕｎｄ
［８］采用直接数值模拟（ＤＮＳ）

计算的马赫数犕犪ｊ＝狌ｊ／犮ｊ＝０．９高亚声速喷流作

为研究对象，其中下标ｊ代表喷流出口截面位置，

狌ｊ和犮ｊ分别是喷流出口速度和喷口处的声速。

喷流出口处的雷诺数犚犲＝ρｊ狌ｊ犇ｊ／μｊ＝３６００，ρｊ和

μｊ分别是喷流的密度和动力黏度，犇ｊ是喷口直

径。喷流温度犜ｊ／犜∞＝０．８６，下标∞表示环境。

　　本文均采用无量纲参数计算，密度量纲为ρｊ，

速度量纲为狌ｊ，长度量纲为犇ｊ，温度量纲为犜ｊ，时

间量纲为犇ｊ／狌ｊ，压力量纲为ρｊ狌
２
ｊ。

计算域范围为轴向狓方向为２５犇ｊ，喷流横截

面内狔和狕方向的宽度为２０犇ｊ，采用网格点数为

１８８×６２×６２的笛卡儿坐标系进行计算，采用双

曲正切函数对喷流喷口处以及剪切层处进行

加密。

初始流向速度分布采用双曲正切函数给定

狌０ ＝
狌ｊ
２
１－ｔａｎｈ１２．５

狉
狉０
－
狉０（ ）［ ］｛ ｝狉

（１）

式中狉和狉０ 分别是径向坐标和喷口半径。密度

初场采用Ｆｒｅｕｎｄ给出的速度密度关系给定

ρ０ ＝ （ρｊ－ρ∞）狌０＋ρ∞ （２）

　　初始温度可通过状态方程犜＝１／ρ得到，压

力给定均匀初场狆０＝１／（γ犕犪
２
ｊ）。

初始内能可由热力学关系得出

犲０ ＝犜０／γ（γ－１）犕犪
２［ ］犼 （３）

　　狕＝０轴截面初始条件如图１所示，图中纵坐

标表示无量纲值。在喷流模拟中，需引入人工扰

动来触发流动从层流向湍流的转捩，本文采用

Ｂｏｇｅｙ等
［９］提出的涡环扰动，其强度公式为

图１　狕＝０轴截面初始条件

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎ狕＝０ｐｌａｎｅ
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式中狓０ ＝１犇ｊ 为扰动施加的轴向位置，Δ０ ＝

０．１犇ｊ为特征尺寸，ε犻和犻分别是范围为［－１，１］

和［０，２π］的随机数，犃 为扰动的幅值系数，本文

取犃 ＝０．０１。图２是涡环扰动总强度狌′ｄ＝

（狌′狓）
２
＋（狌′狔）

２
＋（狌′狕）槡

２
＝０．０１狌ｊ 等值面的分

布，瞬时扰动强度最大不超过０．０６狌ｊ。

图２　涡环扰动示意图

Ｆｉｇ．２　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｖｏｒｔｅｘｒｉｎｇｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

本文可压缩喷流的大涡模拟使用Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ

模型封闭亚网格应力项［１０］，计算代码蓝本是英国

南安普敦大学Ｓａｎｄｈａｍ教授课题组开发并授权使

用的ＳＢＬＩ程序
［１１１３］，其中空间导数使用四阶格式

离散；时间推进采用 Ｗａｒｙ
［１４］发展的三阶紧凑

ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ格式。程序中还使用了熵分裂方

法［１５］以提高湍流数值计算的稳定性。本文在代码

蓝本的基础上进行了基于开式多进程（ＯｐｅｎＭＰ，

ｏｐｅｎｍｕｌｔｉｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ）的并行优化
［１０］。

为了防止计算域边界的数值反射，本文在计

算域出口处采用 Ｔｈｏｍｐｓｏｎ
［１６］提出的特征边界

条件，通过屏蔽反射波的方法使所有传出的波平

滑地通过计算域边界，同时使数值反射清零。

计算的时间步长Δ狋＝０．０１４（犇ｊ／狌ｊ），对应的

ＣＦＬ（ＣｏｕｒａｎｔＦｒｉｅｄｒｉｃｈｓＬｅｗｙ）数小于１，以时间

狋＝３００～４００（犇ｊ／狌ｊ）的流场作为样本进行数据采

集，即流体以喷口速度流过计算域１２～１６遍，此

时非稳态流动已充分发展，可以排除初场对计算

结果的影响。

２　流场基本特性

２１　时均流动特征

时均中心线速度如图３所示，由于施加扰动

的轴向位置为狓＝１犇ｊ，故将喷口坐标移至狓＝

－１犇ｊ处后与Ｆｒｅｕｎｄ
［８］的结果进行比较。时均中

心线速度狌ｃ≥０．９５狌ｊ处所对应的轴向距离为势

流核长度。从图３中可以看出本文模拟与ＤＮＳ

的结果良好吻合，预测的势流核长度也与ＤＮＳ接

近，表明了本文计算的正确性。

图３　中心线轴向速度分布

Ｆｉｇ．３　Ａｘｉｓｖｅｌｏｃｉｔｙａｌｏｎｇｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ

图４　轴向速度的径向分布

Ｆｉｇ．４　Ｒａｄｉａｌｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆａｘｉｓｖｅｌｏｃｉｔｙ

２２　流动自相似性

实验表明亚声速喷流下游的轴向速度分布呈

现一定的自相似性，本文分别选取了轴向位置为

狓＝１０犇ｊ，１２．５犇ｊ，１５犇ｊ和１７．５犇ｊ四个截面，经过

周向平均后得到不同断面处的轴向流速的径向分

布，结果如图４所示。其中纵坐标为轴向速度与

选取截面轴线上的轴向速度之比，横坐标为

狔／（狓－狓０），其中狓０ 为喷流虚源的轴向位置，参

考Ｆｒｅｕｎｄ
［８］取狓０＝２．０７５犇ｊ。图４中不同断面处

的流向分布具有相同的发展趋势，即喷流轴线上

的流速最高、径向方向发展流速逐渐降低。这四

个截面处的轴向速度分布均落在一定的区域内，

表明本文计算结果已经体现了自由喷流断面流速

４３５２
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分布相似性这一重要特性。与 Ｈｕｓｓｅｉｎ和Ｐａｎ

ｃｈａｐａｋｅｓａｎ等
［１７１８］的实验结果的对比进一步验

证了本文计算结果的正确性。

喷流流动下游的速度二阶矩同样具有自相似

性，其定义如下：

犚狓狓 ＝
〈狌′狌′〉

狌２ｃ

犚狉狉 ＝
〈狌′ｒ狌′ｒ〉

狌２ｃ

犚θθ ＝
〈狌′θ狌′θ〉

狌２ｃ
（５）

式中犚狓狓、犚狉狉、犚θθ分别表示轴向速度、径向速度和

切向速度的二阶矩；式中〈·〉表示时间平均；狌′，

狌′ｒ，狌′θ分别表示轴向、径向与切向速度脉动，径向

与切向速度可由坐标变换得到；狌ｃ为所取截面处

轴线上的轴向速度。本文选取轴向位置为狓＝

１０犇ｊ，１２．５犇ｊ和１７．５犇ｊ三个截面得出的速度二

阶矩如图５所示，图中横坐标同样为狔／（狓－狓０）。

三个轴向位置处的速度二阶矩曲线整体吻合较

好，呈现较好的自相似性。同时，与 Ｈｕｓｓｅｉｎ和

Ｐａｎｃｈａｐａｋｅｓａｎ等
［１７１８］的实验结果的对比可以看

出，两组实验结果之间存在一些差别，而本文的计

算结果基本处于两组实验结果之间。

图５　速度二阶矩分布

Ｆｉｇ．５　Ｓｅｃｏｎｄｍｏｍｅｎｔｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙ

３　喷流流场与近声场的关联分析

３１　监测点设置与声传时间求取

为了研究亚声速喷流近场流声关联机制，本

文记录了计算域边界附近设置的两个近场监测点

处的压力脉动信号，以及沿中心线（狔＝狕＝０）和

沿剪切层（狔＝狉０，狕＝０）两组声源监测点的湍流脉

动信号。参考Ｂｏｇｅｙ等
［７］文章中的设置方法，本

文的监测点设置如图６所示，图中细实线为本次

模拟得到的时均速度等值线（狌＝０．１狌ｊ，０．３６狌ｊ，

０．６３狌ｊ，０．９狌ｊ），轴截面内监测点 犕４０ 的坐标

（１８犇ｊ，８．５犇ｊ），犕９０的坐标为（８犇ｊ，８．５犇ｊ），分别

表示以势流核末端为圆心且与中心线成４０°与

９０°角（沿喷流轴线下游方向为０°）。因此 犕４０和

犕９０分别代表流动的侧前方和侧向。这些监测点

位置已远离喷流的非线性区域，密度ρ和压强狆

的脉动量ρ′和狆′均为声学信号。

图６　监测点示意图

Ｆｉｇ．６　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ

声源监测点狓１ 处湍流脉动信号包括脉动参

数狌′、狌′２、湍动能犽＝（狌′２＋狏′２＋狑′２）（狏′，狑′分别

５３５２
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为横向和展向速度脉动）与瞬时涡量｜ω｜，与近场

监测点狓２ 处压力脉动信号狆′间相关系数的定义

如下［７］：

犆狌狆（狓１，狓２，τ）＝
〈狌′（狓１，狋）狆′（狓２，狋＋τ）〉

〈狌′２（狓１，狋）〉
１／２〈狆′

２（狓２，狋）〉
１／２

（６）

犆狌狌狆（狓１，狓２，τ）＝
〈狌′２（狓１，狋）狆′（狓２，狋＋τ）〉

〈狌′４（狓１，狋）〉
１／２〈狆′

２（狓２，狋）〉
１／２

（７）

犆犽狆（狓１，狓２，τ）＝
〈犽（狓１，狋）狆′（狓２，狋＋τ）〉

〈犽２（狓１，狋）〉
１／２〈狆′

２（狓２，狋）〉
１／２

（８）

犆 ω 狆（狓１，狓２，τ）＝

〈ω （狓１，狋）狆′（狓２，狋＋τ）〉

〈ω
２（狓１，狋）〉

１／２〈狆′
２（狓２，狋）〉

１／２
（９）

式中τ为湍流信号与压力信号之间的时间延迟。

相关系数越大，表明湍流信号与压力信号之间的

相关程度越高，反之，信号间的相关程度越低，计

算出的相关系数也将趋近于零。

由于近声场中从声源到监测点之间的距离

短，因此声传播路径和声传时间τｒａｙ的计算必须考

虑背景流动的折射作用。本文以大涡模拟得到的

喷流时均速度场作为背景流动，结合Ｃａｎｄｅｌ
［１９］提

出的声线方程对声源监测点与近场监测点间的声

传路径进行求解

ｄ狓
ｄ犛
＝
１

犖
（ν＋犕犪）

ｄ犘
ｄ犛
＝
１

犖
［
!犖－（!犕犪）·犘］ （１０）

式中犛为相位；犖 为当地指标，犖＝犮０／犮；犕犪为当

地马赫数向量；犘 为当地波向量；ν为单位波向

量，ν＝犘／犘 。给定初始位置狓犻 及初始波向量

犘犻，即可对声线方程进行推进。本文在计算中采

用３阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ格式进行推进，对中心线

（犃）与犕４０监测点、中心线与 犕９０监测点、剪切层

（犛）与犕４０监测点、剪切层与犕９０监测点之间的声

传路径进行了计算，分别简称为 犕４０犃，犕９０犃，

犕４０犛，犕９０犛。声传路径的计算结果如图７所示。

通过求解声线方程得到的声传轨迹，即可求出声

源监测点与近场监测点间声传时间，计算结果如

图８所示。

３２　相关性计算结果

图９为中心线上湍流信号狌′，狌′２，犽和 ω 与

犕４０监测点之间的相关性分布，其中数值覆盖范

围为［－０．２５，０．２５］，相关系数在［－０．１，０．１］内

图７　监测点间的声线轨迹

Ｆｉｇ．７　Ｒａｙｐａｔｈｓｂｅｔｗｅｅｎｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ

６３５２
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图８　监测点间的声传时间

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｔｉｍｅｓｂｅｔｗｅｅｎｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ

的区域显示为白色。图中黑色虚线为模拟得到的

喷流势流核末端位置，黑色实线为监测点间的声

传时间曲线，下文相关性分布数值覆盖范围及图

中曲线含义相同，不再重复介绍。

从图９（ａ）中可以看出，轴向速度脉动相关性

犆狌狆可以同时观察到较高水平的正相关系数与负

相关系数，这些较高水平的相关性主要出现在势

流核末端附近。随着时间延迟的变化，犆狌狆在声传

时间τｒａｙ附近达到了峰值，即图中实线与虚线的交

点附近。犆狌狆的峰值为负相关，正相关则主要出现

在势流核末端，时间延迟小于声传时间的区域。

对于其他湍流信号的相关系数，其相关系数

分布的分布趋势与 犆狌狆 的分布趋势相同，图

９（ｂ）～图９（ｄ）中相关系数的峰值也都出现在实

线与虚线的交点附近，即相关系数在势流核末端，

时间延迟为声传时间附近达到最大值，这些峰值

与犆狌狆中峰值符号相反，表现为正相关性。

图１０为中心线上湍流信号与犕９０监测点之间

的相关性分布。与犕４０犃相关系数中观察到的分

布趋势相同，其中高水平的相关性都出现在势流核

末端附近，并且在时间延迟为声传时间处有出现了

相关系数的峰值。从图９与图１０的对比可以发

现，中心线与犕４０点相关性中犆狌狆峰值符号为负相

图９　犕４０犃相关系数

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｉｎｃａｓｅ犕４０犃

关，其余湍流信号相关性的峰值则为正相关，而在

犕９０犃中，相关性峰值的符号发生了转换。

中心线上湍流信号对流动侧前方的犕４０点和

７３５２
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图１０　犕９０犃相关系数

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｉｎｃａｓｅ犕９０犃

流动侧向的犕９０点的相关性都在势流核末端处，

时间延迟为声传时间附近出现相关系数峰值，说

明在中心线上势流核末端处的湍流脉动对近场声

压的贡献最高。

图１１为剪切层上湍流信号与 犕４０监测点之

间的相关性分布。整体来看，图中相关系数没有

明显的分布趋势，并且与图９相比相关性水平也

较低，图１１（ｄ）中犆 ω 狆几乎整体低于０．１。这表

明剪切层上的湍流信号与流动侧前方近声场声压

的相关性低于中心线。

图１２为剪切层上湍流信号与 犕９０监测点之

间的相关性分布。图中仅有图１２（ａ）中犆狌狆和图

１２（ｄ）中犆 ω 狆还保持在势流核末端，时间延迟为

图１１　犕４０犛相关系数

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｉｎｃａｓｅ犕４０犛

声传时间附近出现了相关性的峰值这一分布趋

势，这表明相对于中心线，剪切层对流动侧向方向

的近声场的贡献也较低。

综合以上四组结果来看，中心线上的湍流信

８３５２
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图１２　犕９０犛相关系数

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｉｎｃａｓｅ犕９０犛

号与近场声压之间的相关性相对较高，且均有势

流核末端，时间延迟为声传时间附近出现峰值这

样的分布趋势，而剪切层上的湍流信号与近场声

压之间的相关性较低且不具有明显的分布趋势，

这表明中心线上的湍流脉动对近场声压的贡献高

于剪切层，而喷流中心线上又以势流核末端附近

的湍流脉动对近场声信号的贡献最高。

由于中心线的湍流脉动对近场声压的贡献较

高，因此本文后续对近声场相关性的方向性、喷流

的湍流特性以及温度信号与近声场相关性的分析

将针对中心线进行。

３３　近声场相关性的方向性

为了分析中心线上湍流信号与近声场的相关

性与辐射角度的关系，本文记录了犕４０犃与犕９０

犃中势流核末端，时间延迟为声传时间附近不同

湍流信号的相关系数的峰值，结果如表１所示。

从中心线上湍流信号与犕４０点和犕９０点处相关

系数峰值的对比可以看出，从犕４０点到犕９０点，相关

系数的峰值均有一定程度的降低。Ｂｏｇｅｙ等
［７］的

研究表明，在高雷诺数情况下，喷流中心线上的湍

流信号与近声场的相关性具有明显的方向性：势流

核末端处的湍流信号对流动侧前方的近声场贡献

很高，对流动侧向的近声场贡献很小。本文计算结

果显示，在低雷诺数情况下，喷流势流核末端处的

湍流信号与流动侧向方向近声场的相关性也相对

较低，但这一方向性没有高雷诺数情况下明显。

从表１中不同湍流信号的相关系数峰值的对

比可以看出，整体上犆狌狆最高，且随辐射角的增加

峰值降低的也最多，与之相比犆 ω 狆的峰值在四

种湍流信号中最低，这说明在湍流脉动信号中，轴

向速度脉动对近声场的贡献最高，相对而言瞬时

涡量最低。

表１　中心线湍流信号与近声场相关性峰值

犜犪犫犾犲１　犕犪狓犻犿狌犿犮狅狉狉犲犾犪狋犻狅狀狊犫犲狋狑犲犲狀狋狌狉犫狌犾犲狀犮犲狊犻犵狀犪犾狊

犪犾狅狀犵犮犲狀狋犲狉犾犻狀犲犪狀犱狊狅狌狀犱狆狉犲狊狊狌狉犲

工况
相关性峰值

犆狌狆 犆狌狌狆 犆犽狆 犆 ω 狆

犕４０犃 －０．３８４０ ０．２７６４ ０．３０４３ ０．１９７３

犕９０犃 ０．２４９０－０．２５４２ －０．２１３０ －０．１４４４

３４　中心线湍流特性

本文计算了喷流中心线上的涡量间歇性分

布，涡量间歇性函数犐（狋）和涡量间歇性因子γ定

义如下：

犐（狋）＝
１ 　 ω ＜ 〈ω 〉／２

０ 　 ω ≥ 〈ω 〉／｛ ２
（１１）

γ＝ 犐（狋［ ］） （１２）
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式中 ω 和〈ω 〉分别表示瞬时涡量与时均涡量；

γ是涡量间歇性因子，表示中心线上涡量间歇性

程度，喷流流动为层流或湍流时γ≈０，流动呈现

间歇性时γ较高。

喷流中心线上涡量间歇性分布如图１３所示，

图中黑色虚线为势流核末端位置。从图中可以看

出，在势流核前端，间歇性因子γ较低，整体趋近

于０，随着流动向下游发展，γ在接近势流核末端

附近开始上升，并且在势流核末端处达到峰值，再

往下游发展，γ再次降低，最终回复到与势流核前

端相同的水平。间歇性因子的分布表明流动在势

流核末端附近是具有明显间歇性特征的。

图１３　涡量间歇性因子γ轴向分布

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｃｙｆａｃｔｏｒγａｌｏｎｇｔｈｅｊｅｔａｘｉｓ

对流速度也称涡迁移速度，本文在轴线上从

狓＝２．５犇ｊ至狓＝１１．５犇ｊ均匀取十个点，分别计算

了这些点上的对流速度，对流速度定义如下［２０］：

狌ｃｏｎｖ＝
ξ
τｒｍａｘ

（１３）

图１４　中心线对流速度

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙａｌｏｎｇｔｈｅｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ

式中τｒｍａｘ为中心线上两点时空相关系数取极值时

的τ值；ξ为计算时空相关系数的两点距离。本

文计算取ξ＝０．１犇ｊ，对流速度计算结果如图１４

所示。与图１３中涡量间歇性分布相似，喷流中心

线上的对流速度在势流核前端相对较低，随着流

动发展，对流速度在势流核末端附近达到了峰值，

在流动下游，对流速度再次降低。

本文喷流湍流脉动相关性的计算结果表明，

中心线上势流核末端附近对近场声压的贡献最

高，本节中心线湍流特性的计算结果显示这一区

域的流动也具有较高的间歇性与对流速度。

３５　中心线温度信号相关性

在对沿中心线和沿剪切层的声源监测点上的

湍流脉动信号与近场声压的相关性分析的基础

上，本文进一步对中心线上的温度脉动及温度梯

度脉动与近场声压之间的相关性进行了研究。温

度信号相关系数定义如下：

犆犜狆（狓１，狓２，τ）＝
〈犜′（狓１，狋）狆′（狓２，狋＋τ）〉

〈犜′２（狓１，狋）〉
１／２〈狆′

２（狓２，狋）〉
１／２

（１４）

犆犜狓狆（狓１，狓２，τ）＝

〈犜
（ ）狓′（狓１，狋）狆′（狓２，狋＋τ）〉

〈犜
（ ）狓′２（狓１，狋）〉

１／２

〈狆′
２（狓２，狋）〉

１／２

（１５）

　　图１５和图１６分别为中心线上温度脉动、温

度梯度轴向分量的脉动和温度梯度径向的脉动与

犕４０，犕９０两个近场监测点处的声压之间的相关系

数犆犜狆，犆犜狓狆和犆犜狔狆的分布图。

从图１５（ａ）和图１６（ａ）中可以看出，犆犜狆的相

关性水平较高，且与前文犆狌狆等相关系数相同，基

本保持在势流核末端，时间延迟为声传时间附近

出现高相关性水平这一分布趋势，这说明中心线

上的温度脉动对近声场也有较高的贡献。

从犆犜狓狆和犆犜狔狆的对比能看出，图１５（ｃ）和图

１６（ｃ）中犆犜狔狆的相关性较高，与之相比图１５（ｂ）和

图１６（ｂ）中犆犜狓狆的相关性较低，基本低于０．１，这

表明中心线上温度梯度径向分量的脉动对近场声

０４５２
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图１５　犕４０犃温度相关系数

Ｆｉｇ．１５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｉｎｃａｓｅ犕４０犃

压贡献高于温度梯度轴向分量的脉动，原因可能

是温度在轴向上的分布比较均匀，使温度梯度轴

向分量的脉动值本身就较小。从犆犜狔狆的分布看，

仅有图１６（ｃ）中犕９０点处声压与温度梯度径向分

图１６　犕９０犃温度相关系数

Ｆｉｇ．１６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｉｎｃａｓｅ犕９０犃

量的脉动相关性还具有与犆狌狆等相关系数一致的

分布趋势。

４　结　论

本文采用大涡模拟对马赫数为犕犪ｊ＝０．９的

高亚声速喷流进行研究，分析了喷流湍流参数和

温度参数与近声场之间的相关性，得到以下结论：

１）中心线上湍流脉动与近场声压之间的相

关性高于剪切层，中心线上又以势流核末端附近

的湍流信号对近声场的贡献最高，这一区域的流

动也具有较高的间歇性和对流速度。

２）不同湍流信号与近声场相关系数的对比

表明，近场声压与轴向速度脉动狌′的相关性最

高，与瞬时涡量 ω 的相关性最低。

３）近场声压与中心线上温度脉动之间也有

较高的相关性，且分布趋势与犆ｕｐ等相关系数相

同，近声场与温度梯度轴向分量脉动的相关性相

对较低。
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