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大涵道比涡扇发动机喷流降噪实验
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摘　　　要：对大涵道比分开排气喷管的缩比模型进行了吹风实验，模拟了双涵道喷流在加热条件下的远场

噪声特性，分析了４种不同几何参数的锯齿构型对喷流噪声的影响。结果表明：喷流噪声以大尺度涡产生的

低频噪声为主导，主要贡献方向为下游１５０°附近；锯齿喷管可以有效抑制低频部分及下游方向的噪声，最高

可降低峰值声压级（ＳＰＬ）约６ｄＢ；锯齿的切入程度可以显著的影响降噪量，４种锯齿构型中切入程度高的外涵

锯齿构型降噪效果最优，总声压级（ＯＡＳＰＬ）最高可降低３ｄＢ；内涵锯齿构型的降噪效果比外涵锯齿低，总声压级

最高降噪量在１ｄＢ以内；内外涵锯齿构型可以在外涵锯齿的基础上进一步抑制低频噪声，下游方向总声压级最

高降噪量为１．７ｄＢ。
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　　喷流噪声是动力装置噪声的主要分量之一，

在边线工况下喷流噪声对飞机适航的有效感觉噪

声级（ＥＰＮＬ）贡献很大，对于涵道比较低的发动

机，喷流噪声是动力装置的第一大分量［１］。自２０

世纪５０年代，飞机的喷流噪声水平在持续地降

低，这主要归功于双涵道的应用和不断增大的涵

道比。大涵道比使得产生相同推力的喷气速度降

低，可以有效抑制喷流噪声的水平。现如今新一

代的民用涡扇发动机涵道比都在８以上，喷流噪

声的贡献已经低于风扇噪声，但仍是动力装置主

要噪声分量，其降噪设计仍然受到工业界和研究

机构的关注。

除了增大涵道比外，降低喷流噪声的主要方

法是增强喷流射流与周围大气的掺混，从而缩短

高湍流度流动区域和声源区域的长度［２３］。喷流

降噪最具可行性是对喷管尾缘形状进行优化设

计，比如增加锯齿、突片［４］或者波瓣等形状［５］，进

而产生流向涡（也叫“纵向涡”）来强化喷流的掺

混。突片和波瓣的设计会带来比较大的气动性能

损失［６］，目前工业界中最主流的设计是锯齿形尾

缘，其已经成功应用在如Ｂｏｅｉｎｇ７３７ＭＡＸ、Ｂｏｅ

ｉｎｇ７８７、ＡＲＪ２１等多个飞机型号设计上。研究表

明，良好的锯齿设计可以在推力性能损失很小的

情况下降低２～３ｄＢ的适航噪声
［７］。近２０年来，

国外工业界通过数值和实验的手段对锯齿尾缘的

降噪设计开展了大量的研究［８１３］。Ｃａｌｌｅｎｄｅｒ

等［８１０］通过实验研究了双涵冷喷流下内涵锯齿的

近场和远场噪声特性，并通过粒子图像测速仪对

流场进行测量，分析了锯齿的降噪机理。Ｂｒｉｄｇｅｓ

等［１１］研究了单股热喷流下锯齿数、切入角、锯齿

长度等不同变量对喷流噪声的影响，认为锯齿是

降低喷流噪声最理想的方法。Ｒａｓｋ等
［１２］对中等

涵道比下内涵锯齿、外涵锯齿和内外涵锯齿的降

噪效果进行了实验研究，结果表明内外涵锯齿的

降噪效果与单一锯齿效果接近。Ｌｏｈｅａｃ等
［１３］对

ＣＦＭ５６发动机的排气喷管模型进行了锯齿设计，

并在风洞中进行了吹风实验，结果表明锯齿设计

在高工况下可降低有效感觉噪声级２．５ｄＢ，外涵

锯齿在该发动机下收益不高，安装效应可削弱锯

齿喷管的降噪效果。国内方面，庄家煜、李晓

东［１４］对各种形状的喷口进行了实验研究，结果表

明锯齿喷口的降噪效果明显，且推力损失最低。

汪洋海、李晓东［１５］对超声速喷流进行了实验研

究，研究表明锯齿喷口明显降低了超声速啸声的

强度。何敬玉等［１６］实验研究了Ⅴ形槽喷管对双

涵冷喷流噪声的降噪特性，验证了其对下游方向

具有较好的降噪效果。何敬玉、李晓东［１７１８］对带

有吊挂的双涵热喷流噪声进行了实验研究，结果

表明内涵添加锯齿的喷口可以抑制高频噪声的产

生，综合降噪效果最好，吊挂改变了喷流噪声周向

的频谱特性。

总地来看，目前学术界主要的研究对象为中

等及以下涵道比的喷流噪声，即涵道比在３～８之

间，而对大涵道比发动机喷流噪声特性及降噪方

法的研究相对较少。本文通过实验的方法研究了

涵道比为１０的涡扇发动机分开排气喷管的喷流

噪声特性，设计了４种不同的锯齿构型，实验测量

了各种锯齿构型的喷流噪声远场频谱，并分析了

锯齿设计对其降噪特性的影响，对大涵道比喷流

噪声的降噪设计具有指导意义。

１　实验系统

本文对大涵道比涡扇发动机分开排气喷管的

缩比模型进行了吹风实验，外涵气源为空气压缩

机常温供气，内涵气源采用燃烧加热的方式来模

拟发动机热喷流，通过在远场布置麦克风来测量

喷管喷流的噪声特性。本次吹风实验是在全消声

室的环境下进行的，消声室尺寸为９ｍ×７ｍ×

４．６ｍ，截止频率为２００Ｈｚ。

图１给出了双涵道热喷流噪声实验台的示意

图，该双涵道热喷流噪声实验台主要由气源、调节

阀、消声器、稳压箱、燃烧室及外涵与内涵实验段

构成。实验所需的气源来自储存在高压气罐内的

空气，高压空气由空气压缩机压缩得到，可连续提

供持续时间不小于１５ｍｉｎ、压力不小于０．４ＭＰａ

的干燥压缩空气。高压空气通过２个调节阀分别

进入外涵与内涵，其中外涵空气进入消声器进行

消声，以减少来流的湍流噪声以及压缩机噪声，内

７１７１
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图１　双涵道热喷流噪声实验台示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｄｕａｌｓｔｒｅａｍｈｏｔｊｅｔｎｏｉｓｅｔｅｓｔｆａｃｉｌｉｔｙ

涵空气经过稳压箱后进入燃烧室参与燃烧，转化

为高温高压的燃气，最终外涵常温空气与内涵燃

气共同通过实验段排出，以模拟涡扇发动机双涵

道热喷流的流动状态。

为了观测双涵道热喷流噪声实验台供气管路

系统中的压力和温度，以便于调整实验工况，在管

路系统中设置了多个压力和温度传感器，如图２所

示。在内涵稳压箱内设置有总压感头，主要用来测

量内涵稳压箱内的压力，以监测燃烧室的前端压

力；在燃烧室的出口位置设置有３个总温感头，主

要监测燃烧室的燃烧情况与出口的温度分布；在外

涵的稳压箱内设置有总压感头，主要用来监测外涵

的总压；在内涵喷管的出口位置设有总温和总压复

合感头，用来监测内涵出口的总压和总温。

图２　气流参数测量示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

实验所用到的远场传声器为丹麦 ＧＲＡＳ公

司的１／４英寸（６．３５ｍｍ）自由场传声器，测量的

频率范围为２００～６００００Ｈｚ，标定使用的声源为

Ｂ＆Ｋ（Ｂｒüｅｌ＆Ｋｊｒ）４２２８号标准声源，该声源的

标准输出声压级为９４ｄＢ，频率为１０００Ｈｚ。在实

验进行前，利用标准声源对传声器进行逐一标定，

获得每只传声器的电压时域信号，再对时域信号

进行相关的处理后得到该频率下的电压信号幅

值，通过标准声源的标准声压级进行换算，得到每

只传声器的标定值。

远声场麦克风布置如图３所示，综合考虑消

声室尺寸及远场条件，在距离喷口４５倍喷口直径

的位置布置１１只传声器，角度范围为上游α＝６０°

到下游α＝１６０°，相邻传声器之间的角度为１０°，

以较为准确地捕捉喷流噪声的远场指向特性。

图３　远声场麦克风布置示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｆａｒｆｉｅｌｄｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ

２　实验件与实验工况

本文研究的喷流噪声实验件基于大涵道比涡

扇发动机的分开排气喷管，实验件照片见图４，包

括未采用降噪措施的轴对称基准构型喷管，以及

经过降噪设计的锯齿喷管构型，包括外涵锯齿设

计、内涵锯齿设计以及内外涵锯齿设计。

图４　喷流噪声实验件照片

Ｆｉｇ．４　Ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｏｆｊｅｔｎｏｉｓｅｔｅｓｔｓａｍｐｌｅｓ

锯齿喷管的主要参数包含有锯齿齿数、切入

角θ及其他参数，齿数指喷管锯齿的周向总个数，

切入角为齿根处切线与齿根齿尖连线的夹角，反

映的是锯齿切入到流场的大小程度，如图５所示。

本文研究的喷流噪声实验件参数主要包括锯

齿的分布和切入程度，具体实验件参数见表１。

需要说明的是，不同实验件除表内参数不同外，其

余参数均相同。
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图５　锯齿切入角示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｋｅｔｃｈｏｆｃｈｅｖｒｏｎｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｇｌｅ

表１　喷流噪声实验件参数

犜犪犫犾犲１　犌犲狅犿犲狋狉狔狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犼犲狋狀狅犻狊犲狋犲狊狋狊犪犿狆犾犲狊

编号
齿数 切入程度

内涵 外涵 内涵 外涵

Ｃｏｎｆｉｇ０

Ｃｏｎｆｉｇ１ １６ 中等

Ｃｏｎｆｉｇ２ １６ 高

Ｃｏｎｆｉｇ３ ８ 中等

Ｃｏｎｆｉｇ４ ８ １６ 中等 中等

　　实验工况为飞机起飞边线工况，受实验条件

的限制，消声室内无法模拟来流的飞行条件，故环

境大气为静止状态，其余条件均与实际典型发动

机的工况一致。喷管外涵压比为１．５，温度为常

温，喷管内涵压比为１．２３，燃烧加热后总温为７００

Ｋ，外涵出口速度为２６６ｍ／ｓ，内涵出口速度为２９２

ｍ／ｓ，涵道比为１０。

３　实验结果分析

３１　流动特性分析

为探究锯齿降噪机理，对实验工况下的喷流

流场进行了ＣＦＤ模拟。喷流噪声产生的主要机

理为湍流发声，因此湍动能（犽）是定性表征声源位

置和强度的参数。图６为基准轴对称喷管（Ｃｏｎ

ｆｉｇ０）与外涵锯齿喷管（Ｃｏｎｆｉｇ１）在流向上的湍

动能分布对比。与基准轴对称喷管相比，锯齿的

切入明显改变了喷口附近的流场，使得其附近的

喷流在齿根位置被向外挤压，从而导致更多的气

流卷入了与大气的掺混，喷口局部湍动能增强，而

下游区域则由于掺混过程加速，湍动能相比基准

轴对称喷管有所减弱。

图７为基准轴对称喷管和外涵锯齿喷管在不

同剖面处的涡量分布对比。由图可见，外涵锯齿的

存在使得锯齿中心线两侧的流动在展向形成了一

对流向涡结构，通过这对流向涡，将更多的周围气

图６　基准轴对称喷管与外涵锯齿喷管的湍动能分布对比

Ｆｉｇ．６　Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂａｓｅｌｉｎｅ

ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｎｄｂｙｐａｓｓｃｈｅｖｒｏｎｎｏｚｚｌｅｓ

图７　基准轴对称喷管与外涵锯齿喷管的涡量分布对比

Ｆｉｇ．７　Ｖｏｒｔｉｃｉｔｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂａｓｅｌｉｎｅａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃ

ａｎｄｂｙｐａｓｓｃｈｅｖｒｏｎｎｏｚｚｌｅｓ

流卷吸进喷流，在局部形成较大的速度梯度，形成

增强掺混的效果。根据这一现象，可以解释锯齿降

噪的机理是在锯齿附近增强黏性掺混效应，使得下

游的速度梯度降低，以锯齿附近局部声源强度增加

换取下游声源强度减弱，以综合达到降噪的目的。

图８　基准轴对称喷管各方向角的频谱特性

Ｆｉｇ．８　Ｂａｓｅｌｉｎｅａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｎｏｚｚｌｅｎｏｉｓｅｓｐｅｃｔｒｕｍ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｌａｒａｎｇｌｅｓ

３２　基准轴对称喷流噪声特性

图８为基准轴对称喷管在不同方向角（α）下

的喷流噪声频谱特性。可以看到，大涵道比涡扇

发动机的喷流噪声在各个方向角内均以低频为主

导，随着频率的增加，声压级先增大后减小，呈现

典型的抛物线分布，峰值频率的斯特劳哈尔数
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（犛狉）为０．２～０．４。受篇幅所限，此处仅给出一些

具备代表性的方向角的频谱结果，其中α＝６０°代

表上游方向，α＝９０°代表中游方向，α＝１２０°和α＝

１５０°代表下游方向。随着方向角α的增大，喷流

噪声逐渐升高，尤其是低频范围内更为明显，当方

向角α处于１５０°时，低频噪声明显增大，且峰值频

率向低频方向移动。这主要是由喷流噪声产生的

机理决定的，Ｔａｍ等
［２，１９２０］认为不同频率的喷流

噪声是由不同尺度的涡系结构所贡献的，该结论

在后人的实验结果中得到了验证［２１２４］，即小尺度

涡主导高频噪声，方向性不明显，大尺度涡主导低

频噪声，有着相对明显的方向性，且主导方向为下

游方向。随着方向角往下游移动，能够感知到越

来越多的大尺度涡，导致低频噪声逐渐升高，同时

由于所感知的涡的尺度越来越大，峰值频率变低。

图９为基准轴对称喷管的喷流噪声总声压级

随方向角α的变化。总声压级是频率范围内所有

能量的总和，随着方向角α的增大，喷流噪声总声

压级呈逐渐升高的趋势，且随着方向角α越来越

大，升高的趋势越明显，这同样是由于大尺度涡贡

献的低频噪声在下游方向的方向性所导致的。

图９　基准轴对称喷管各方向角的总声压级

Ｆｉｇ．９　Ｏｖｅｒａｌｌｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｏｆｂａｓｅｌｉｎｅ

ａｘｉｓｙｍｍｅｔｒｉｃｎｏｚｚｌｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｌａｒａｎｇｌｅｓ

３３　外涵锯齿降噪特性

锯齿降噪的设计需要充分考虑对喷管气动性

能的影响，良好的锯齿设计可以将推力损失降低

在０．５％以内。锯齿的设计由多个几何参数决

定，本文研究的锯齿降噪构型综合了这些几何设

计参数对喷管气动性能的影响。由于本文的重点

在锯齿降噪性能上，气动性能的部分不在讨论范

围内，这里仅分析不同锯齿构型对喷管喷流噪声

特性的影响。

图１０为轴对称喷管与外涵锯齿构型在各个方

向角内的频谱特性对比，其中Ｃｏｎｆｉｇ１和Ｃｏｎｆｉｇ２

分别为不同切入程度的外涵锯齿构型。对比

Ｃｏｎｆｉｇ０和Ｃｏｎｆｉｇ１可以看到，外涵锯齿构型的

图１０　外涵锯齿构型各方向角的频谱特性

Ｆｉｇ．１０　Ｓｐｅｃｔｒａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｙｐａｓｓｃｈｅｖｒｏｎｎｏｚｚｌｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｌａｒａｎｇｌｅｓ

０２７１



　第８期 刘常春等：大涵道比涡扇发动机喷流降噪实验

频谱特性相比基准轴对称喷管有着相对明显的变

化，首先是在低频部分，外涵锯齿构型比基准轴对

称喷管有明显的降低，在不同方向角内，Ｃｏｎｆｉｇ１

比Ｃｏｎｆｉｇ０在峰值频率上声压级可以降低２～３

ｄＢ。与此同时，外涵锯齿构型的高频噪声比基准轴

对称喷管有着明显的增加，尤其是在犛狉＝１０附近

声压级增加约为３～６ｄＢ。这主要是由于低频部分

的噪声是由外涵与环境大气间的剪切作用产生的

大尺度涡贡献的，外涵锯齿加强了外涵与环境大气

的掺混作用，引入了更多的流向涡，使得大尺度涡

转化为了小尺度涡，从而降低了低频噪声，但同时

增加了高频噪声。

除锯齿切入程度不同外，Ｃｏｎｆｉｇ１和Ｃｏｎｆｉｇ

２的其他几何参数均相同，对比可以看到，在α＝

６０°方向，两者的频谱相差不大，随着方向角的增

大，外涵锯齿切入程度的影响变得明显，α＝９０°方

向，Ｃｏｎｆｉｇ２比 Ｃｏｎｆｉｇ１在峰值频率上降低约

１．５ｄＢ，α＝１５０°方向，Ｃｏｎｆｉｇ２比Ｃｏｎｆｉｇ１在峰值

频率上降低约３．５ｄＢ，相比Ｃｏｎｆｉｇ０最高可降低

峰值声压级约６ｄＢ。可见外涵锯齿的切入程度可

显著的影响低频噪声的幅值，尤其是在下游方向，

而不同的切入程度对高频噪声的影响比较小。分

析其原因：一方面是锯齿的切入程度影响外涵与

环境大气的掺混作用，导致更多的大尺度涡转化

为小尺度涡，故其对下游方向的低频噪声作用明

显；另一方面虽然更多的小尺度涡会增大对高频

噪声的贡献，但由于小尺度涡没有明显的方向性，

在所有方向角范围内都有影响，体现某一个方向

角上的影响较小。

３４　内涵锯齿降噪特性

图１１为轴对称喷管与内涵锯齿构型在各个

方向角内的频谱特征对比。可以看到，仅在内涵

图１１　内涵锯齿构型各方向角的频谱特性

Ｆｉｇ．１１　Ｓｐｅｃｔｒａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｒｅｃｈｅｖｒｏｎｎｏｚｚｌｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｌａｒａｎｇｌｅｓ

采用锯齿降噪构型在各个方向角的频谱特征相比

基准轴对称喷管有一定的降幅，低频部分降低

０．５～１ｄＢ，高频部分有微弱的增加，其综合降噪

效果没有外涵锯齿构型大，分析其原因可能来源

于两方面：一是本文的研究对象基于大涵道比涡

扇发动机，内涵流量约为外涵流量的１／１０，而内

涵锯齿的作用是增强内涵与外涵气流的掺混，由

于外涵流量远大于内涵流量，掺混效果并不明显；

二是掺混的效果同样取决于两者气流的速度差，

本文中内涵出口气流与外涵出口气流的速度是比

较接近的，在没有其他措施的情况下，单独内涵锯

齿能够提供的降噪效果比较有限。

３５　内外涵锯齿降噪特性

图１２为轴对称喷管与内外涵锯齿构型在各

个方向角内的频谱特征对比，为了便于说明，将

Ｃｏｎｆｉｇ１也一同进行分析对比。对比Ｃｏｎｆｉｇ０与

Ｃｏｎｆｉｇ４，内外涵锯齿构型的频谱特性与外涵锯

齿构型类似，其在低频部分有明显的降低，高频部
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分有明显的增加。对于Ｃｏｎｆｉｇ１与Ｃｏｎｆｉｇ４，两

者的外涵锯齿几何参数一致，区别仅在于有无内

涵锯齿，可以看到在内涵添加锯齿可以在外涵锯

齿构型的基础上进一步降低低频噪声，在峰值频

率上可降低０．５～１．５ｄＢ，而高频部分则只有略微

的增加。可以看到此时内涵锯齿产生的降噪效果

要稍大于单独内涵锯齿相比基准轴对称喷管的降

图１２　内外涵锯齿构型各方向角的频谱特性

Ｆｉｇ．１２　Ｓｐｅｃｔｒａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｒｅａｎｄｂｙｐａｓｓ

ｃｈｅｖｒｏｎｎｏｚｚｌｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｌａｒａｎｇｌｅｓ

噪效果，可能的原因是经过外涵锯齿的作用，外涵

喷流速度降低，内外涵速度差增大，使得内涵锯齿

的作用体现了出来。

３６　总声压级分析

图１３为５种喷流噪声实验件的远场总声压

级随方位角α的变化对比。各个锯齿构型相比基

准轴对称喷管在下游方向都有降噪效果，尤其是

在１４０°～１６０°范围内，与此同时上游方向的声压

级有所升高。因为锯齿的结构将大尺度涡转化为

小尺度涡，大尺度涡在下游方向的贡献占主导，小

尺度涡则没有明显的方向性，在下游方向低频噪

声的抑制作用大于高频噪声的增加，综合效果是

总声压级降低，而在上游方向则是高频噪声的增

加大于低频噪声的抑制作用，综合效果是总声压

级增加，在９０°～１２０°范围内两者的作用相互抵

消，总声压级差别不大。

图１３　喷流噪声实验件的远场总声压级对比

Ｆｉｇ．１３　Ｏｖｅｒａｌｌｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｄｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙ

ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｓｔｓａｍｐｌｅｓ

对比几种锯齿降噪构型，切入程度高的外涵锯

齿构型降噪效果最优，在下游方向总声压级最高降

噪量为３ｄＢ；其次为内外涵锯齿构型，在下游方向

总声压级最高降噪量为１．７ｄＢ，内涵锯齿构型降噪

效果最低，最高降噪量小于１ｄＢ。对于上游方向声

压级的升高，在实际的发动机降噪设计中可不予考

虑，因为在该方向范围内喷流噪声不是主要噪声

源，其声压级的升高对发动机噪声的影响有限。

４　结　论

本文对大涵道比涡扇发动机分开排气缩比喷

管模型的喷流噪声进行了实验研究，并对比了不

同锯齿构型的降噪特性，结论如下：

２２７１
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１）喷流噪声以大尺度涡产生的低频噪声为

主导，且有着明显的方向性，主要传播方向为下游

１５０°附近。

２）外涵锯齿加强了外涵喷流与环境大气的掺

混，使得大尺度涡转化为了小尺度涡，降低了低频

噪声，增加了高频噪声，总的效果是总声压级降低。

增加外涵锯齿的切入程度可显著地加强降噪效果，

尤其是在下游方向的低频噪声，而对高频噪声的影

响比较小。切入程度高的外涵锯齿构型降噪效果

最优，在下游方向总声压级最高降噪量为３ｄＢ。

３）内涵锯齿降低了一定的低频噪声，而高频

噪声只有微弱的增加，其总的降噪效果没有外涵

锯齿大，总声压级最高降噪量在１ｄＢ以内。

４）内外涵锯齿构型可以在外涵锯齿的基础

上进一步降低低频噪声，而高频部分只有微弱的

增加，下游方向总声压级最高降噪量为１．７ｄＢ。
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