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摘　　　要：为研究发动机进气道风扇噪声特性及声衬降噪效果，使用模态发生器提供声源，采用固定麦克

风阵列和旋转扫描耙装置测量进气道内噪声信号，进而利用周向和径向模态分解方法得到声模态幅值，对影

响模态分解结果的关键因素进行了研究。对周向模态在时域内进行分解，得到幅值和相位的时变特性。最后

完成了２套声衬实验件降噪效果测试。结果表明：模态发生器提供的声源可获得风扇噪声的主要模态特征，

包括模态幅值、旋转角速度等；满足采样定理条件，径向模态狀＝０情况下模态发生器产生的主模态和扬声器

数量无关；使用旋转扫描耙装置测量声模态，旋转扫描耙的采样位置数对测量结果影响可忽略；在设计频率

下，声衬降噪效果良好。模态发生器提供的进气道风扇噪声源可用于对声衬设计方法进一步实验验证。
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　　随着民机的发展，噪声适航问题越来越突出，

其中发动机噪声是民机噪声主要来源。在大型民

用客机的发展过程中发动机涵道比越来越大，风

扇噪声在总体噪声中所占比重也越来越大。因

此，预测并且控制发动机的风扇噪声尤为重要。

在工程上，通过在短舱中安装声衬可以有效地控

制发动机噪声向外辐射水平。声衬设计需要和目

标发动机的风扇噪声特征进行匹配，在进行飞行

验证之前，声衬设计的验证通常在风扇实验台或

者试车台上完成，测试中还需要满足消声环境。

要完成这种验证不仅成本高昂，而且风扇噪声往

往和测试管道内气流产生的噪声、喷流噪声等混

叠在一起，给单个声源降噪验证带来困扰。基于

多种原因，国内外众多的工程技术人员，设计了一

种称之为模态发生器（ｍｏｄｅｇｅｎｅｒａｔｏｒ或ｓｐｉｎ

ｎｉｎｇｍｏｄｅｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｒ）的装置产生风扇噪声，其

基本原理是通过计算机调制正弦波信号，经过功

率放大器驱动扬声器在管道内产生和真实发动机

风扇噪声模态分布一致的噪声源。早在２０世纪

７０～８０年代，ＮＡＳＡ已经开始了模态发生器的研

制［１２］，采用２４个扬声器，成果获得了周向模态达

到１２阶，用于模拟发动机风扇噪声。随后，罗尔

斯罗伊斯、德国宇航中心、空中客车公司等企业

和科研机构也设计并制造了其相应模态发生器用

在排气道内产生风扇噪声，对风扇后传声的模态

进行了测量［３４］。德国汉诺威莱布尼兹大学在模

态发生器设计以及实验方面也做了大量的研究，

在单排扬声器阵列基础上设计了双排扬声器阵列

对径向模态进行精确控制［５７］。国内方面，中国飞

机强度研究所和香港科技大学分别设计了相应的

模态发生器，用于模拟发动机风扇噪声，但都只限

于产生周向模态，鲜见可对径向模态进行控制的

模态发生器［８９］。

在进气道中风扇噪声以多个模态波叠加形式

传播，实验中需要对各阶模态进行分解才能对不

同模态的传播特性及声衬降噪性能进行研究。目

前众多的模态测试及分解方法大致可按照周向模

态和径向模态进行区分。周向模态分解方法中一

种较为传统的方法是直接在壁面沿周向布置固定

麦克风阵列测得的声压进行解析计算，麦克风数

量需要满足采样定理，即大于两倍的最高周向模

态。其缺陷是所需麦克风数量随周向模态阶数增

大将变得极为庞大［１０］。Ｙｕ和 Ｈｕａｎｇ利用压缩

感知（ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｅｎｓｉｎｇ，ＣＳ）算法完成了周向

模态的分解，与传统方法相比所需要的麦克风数

量极大地减少［１１１２］。不仅如此，在相同周向模态

阶数下，不同径向模态的能量分布也有很大不同。

如果采用壁面固定式麦克风阵列对径向模态进行

分解需要的麦克风数量将更多［１３］。采取壁面旋

转装置（ｗａｌｌｆｌｕｓｈｅｄ）可解决这一问题，用较少的

麦克风数量获得大量的采样数据［１４］，从而对径向

模态进行分解。另一种方法是采用旋转扫描耙装

置，即沿扫描耙的径向布置麦克风阵列，扫描耙绕

管道中心轴线进行旋转获得整个测量截面的声学

数据，同样可以用较少的麦克风获得大量的声学

测量数据用于径向模态分解［１５１６］。Ｔａｄｄｅｉ等人

对采用用壁面旋转测量和扫描耙测量进行径向模

态分解做了对比研究［１７］。

本文利用模态发生器产生进气道风扇噪声

源，对进气道内声压信号进行了测量和周向及径

向模态分解，对影响模态分解结果的关键因素进

行研究。最后完成了２套声衬实验件的降噪效

果测试。

１　实验装置及测试方法

１１　模态发生器原理

在发动机进气道中，声波的传播可采用线化

欧拉方程进行描述［１８］，在等截面直管道中，可得

到声场分布的解析解，描述为模态波叠加的形式。

在图１所示的柱坐标系（狓，狉，φ）中，圆频率为ω

的声压狆如下
［１０］：

狆（狓，狉，φ，狋）＝ ∑
＋∞

犿＝－∞
∑
＋∞

狀＝０

（犃＋犿狀·ｅ
ｉ犽
＋
犿狀狓 ＋

犃－犿狀·ｅ
ｉ犽
－
犿狀狓）·犳犿狀（狉）·ｅ

ｉ犿φ·ｅ－ｉω狋 （１）

式中犃＋
犿狀和犃

－
犿狀分别为入射和反射波模态幅值；

１４２
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犽＋犿狀和犽
－
犿狀为入射和反射波轴向波数；犳犿狀（狉）为模

态的形状函数，狋为时间，φ为相位。

周向模态阶数定义为犿，径向模态阶数定义

为狀的模态其轴向波数犽±
犿狀与管道模态的特征值

σ犿狀相关，定义为
［１０］

犽±犿狀 ＝
犽

１－犕犪
２
狓

（－犕犪狓±α犿狀） （２）

α犿狀 ＝ １－（１－犕犪
２
狓）
σ
２
犿狀

（犽犚）槡 ２
（３）

式中犽为轴向波数，犽＝ω／犮；犮为声速；犕犪狓 为管

道中轴向马赫数；犚为管道外径。

（犿，狀）阶模态的形状函数犳犿狀（狉）为

犳犿狀（狉）＝
１

犉槡 犿狀

［Ｊ犿（σ犿狀狉／犚）＋犙犿Ｙ犿（σ犿狀狉／犚）］

（４）

式中Ｊ犿 和Ｙ犿 分别为犿 阶第一类和第二类贝塞

尔函数；犙犿狀为环形管道的特征值，和管道的轮毂

比η有关，对圆形管道，犙犿狀＝０。

犉犿狀为归一化因子，通过以下公式定义
［１０］

犉犿狀 ＝

１

２
（１－η

２） 　　犿＝狀＝０

１

２
１－

犿２

σ
２（ ）
犿狀
犳^
２
犿狀（犚）－ η

２
－
犿２

σ
２（ ）
犿狀
犳^
２
犿狀（η犚［ ］） 　　

烅

烄

烆
其他

（５）

式中犳^
２
犿狀（狉）定义为

犳^犿狀（狉）＝Ｊ犿
σ犿狀狉（ ）犚

＋犙犿Ｙ犿
σ犿狀狉（ ）犚

（６）

　　将式（１）进一步简化为

狆（狓，狉，φ）＝ ∑
＋∞

犿＝－∞

犃犿（狓，狉）ｅ
ｉ犿φ （７）

式中犃犿 表示周向模态的幅值

犃犿（狓，狉）＝∑
＋∞

狀＝０

［犃＋犿狀ｅ
ｉ犽
＋
犿狀狓 ＋犃

－
犿狀ｅ

ｉ犽
－
犿狀狓）·犳犿狀（狉）］

（８）

　　对式（７）沿周向做离散傅里叶变换，可得到
［１０］

犃犿（狓０，狉０）＝
１

犖φ∑

犖
φ
－１

犾＝０

狆（狓０，狉０，φ犾）·ｅ
－ｉ犿φ犾 （９）

式中狓０、狉０ 表示在某一截面的位置坐标；φ犾＝

２π犾／犖φ 为对应的相位。上式也说明了，如果在管

道中某一截面上布置犖φ 个扬声器产生频率及幅

值相同、相位差Δφ＝２π犿／犖φ 的声压信号，在管

道中即可生成周向阶数为犿的声模态。

如果采用两排扬声器阵列，间距为Δ狓，产生

相同的模态阶数（犿，狀）及幅值，以入射波为例，则

犃＋
犿狀相同。从式（７）和式（８）中可以得知，在管道

中任一点声压和犃＋
犿狀ｅ

ｉ犽
＋
犿狀狓０（１＋ｅｉ犽

＋
犿狀Δ狓）相关，双排

扬声器阵列在管道中产生的声压与单排扬声器相

比有１＋ｅｉ犽
＋
犿狀Δ狓倍关系。通过调整两排扬声器阵

列之间的间距Δ狓，可使（１＋ｅ
ｉ犽
＋
犿狀Δ狓）等于０，等效于

在管道中（犿，狀）模态被抵消，而其他目标控制模

态得以保留。在管道几何参数确定的条件下，Δ狓

和模态阶数、频率、马赫数等参数相关，在实验之

前需要对扬声器阵列进行优化设计，从而实现对

径向模态的精确控制［６］。

根据Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定理，信号不发生混淆的

条件是

１

２
·２π
犿ｍａｘ

＞Δφ＝
２π
犖φ
犿ｍａｘ＜

犖φ

２
（１０）

　　在进气道中，模态需要满足“截通”条件才能

向外传播，即测试频率需要大于模态对应的截止

频率，截止频率定义为［６７］

犳
ｃｏ
犿狀 ＝

σ犿狀犮

２π犚
１－犕犪

２
槡 狓 （１１）

　　根据管道声学理论，风扇转／静干涉噪声在１

阶叶片通过频率ω处产生犿 阶周向模态的旋转

角速度Ωｐ为
［１９］

Ωｐ＝
犅Ω
犿
＝
ω
犿

（１２）

式中Ω 表示风扇转子的角速度；犅 为转子叶

片数。

式（１２）说明声模态的传播速度与周向模态阶

数及频率有关。在模态发生器中可通过控制扬声

器的输入信号幅值、相位及频率获得模态的特征

和传播速度。

图１　进气道中坐标系

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎｓｉｄｅｔｈｅｉｎｔａｋｅ

１２　模态发生器及测试环境

实验中采用的模态发生器由２６支扬声器在

直径为９４４ｍｍ的圆形管道沿周向等间距布置，

２４２
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单排扬声器阵列设计。扬声器与进气道通过波导

管连接，波导管内型面经过特殊设计保证在５０００

Ｈｚ以下只有平面波传播。模态发生器最大外形

直径为２２７０ｍｍ，轴向（狓方向）长度为３００ｍｍ。

模态发生器除机械部分外，还包括计算机控制程

序、信号发生卡、功率放大器等电气设备。单排阵

列只可对周向模态进行控制，２６只扬声器可产生

的最高周向声模态数量根据 犿ｍａｘ ＝犖φ／２－１
［１７］

计算可得，为１２阶。单只扬声器最大连续声压级

（ｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌ，记为犔ｓｐ）可达１３３ｄＢ，频

响范围为５００～１６０００Ｈｚ。模态发生器可产生的

最大模态幅值超过１３０ｄＢ，满足一般工况条件下

进气道风扇噪声的测试需求。

测试中除模态发生器外，还包括进气道／声衬

实验段、唇口、配重、进气锥和支撑结构，如图２所

示。实验测试在全消声室中完成，净空间的长×

宽×高为５．６ｍ×４ｍ×２．７ｍ，截止频率为２５０Ｈｚ，

背景噪声１８ｄＢ（Ａ计权声压级）。如图２所示。

图２　模态发生器

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｇｅｎｅｒａｔｏｒ

１３　模态测量及分解方法

模态测试包括周向和径向模态测量方法。周

向模态测量采用２６支Ｂ＆Ｋ４９５４Ａ麦克风等间

距布置在进气道外壁面，组成固定麦克风阵列，如

图３所示。周向模态的幅值根据式（９）计算，其中

声压如果为时域声压信号，则得到时域内的周向

模态分解结果，包含了各模态的时变幅值及相位

特性；声压为经过傅里叶快速变换（ＦＦＴ）后测试

频率处声压幅值，则根据式（９）计算可得到频域内

的周向模态分解结果［２０］。按照 Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定

理，可分解的最高周向模态阶数同样为１２。径向

模态测量采用旋转扫描耙装置，共２１支 ＰＣＢ

１３０Ｅ２２麦克风安装在旋转扫描耙上，如图３所

示。扫描耙的长度为９３０ｍｍ，在半径长度上，各

有１１支麦克风，根据 Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定理，可测量

的径向模态数最大为５阶。测试中对扫描耙旋转

１８０°即可获得整个截面上的声压信号。旋转扫描

耙的起始位置如图４中所示的平放位置。图４中

扫描耙旋转方向“＋１”为正转，“－１”为反转；

“ＭＩＣ＃”表示麦克风编号。

图３　麦克风安装位置

Ｆｉｇ．３　Ｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎ

图４　旋转扫描耙起始位置及旋转方向

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｒｔａｎｄｅｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇ

ｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅｓｒａｋｅａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

测试中，为避免麦克风信号线缠绕，扫描耙正

转和反转交替进行。在一个截面中，扫描耙的采

样位置数定义为犖ｐ，总采样数为２１×犖ｐ。

将式（８）代入式（７）得到下式：

狆（狓，狉，φ）＝

∑
＋∞

犿＝－∞
∑
＋∞

狀＝０

（犃＋犿狀ｅ
ｉ犽
＋
犿狀狓 ＋犃

－
犿狀ｅ

ｉ犽
－
犿狀狓）·犳犿狀（狉）ｅ

ｉ犿φ

（１３）

　　式（１３）可以组成线性方程组：

狆＝犠犃 （１４）

式中犃为待求模态幅值矩阵，维数为１２５×１；犠

为模态的特征值矩阵，维数为（２１×犖ｐ）×１２５；狆

为将麦克风测得的声压信号转换为频域的声压幅

值组成的矩阵，维数为２１×犖ｐ。上述方程组为超

定方程组，通过最小二乘法获得近似解，模态分解

结果的精度取决于矩阵犠 的条件数。麦克风阵

列中麦克风的间距对矩阵条件数影响较大［１０］。

３４２
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２　实验测试方案及准备

２１　测试方案

实验测试包括进气道风扇噪声测试和２套声

衬实验件降噪测试。

进气道风扇噪声实验研究在固壁进气道中进

行，测量了周向和径向模态。测试中固定麦克风

阵列和旋转扫描耙同时完成。在此测试阶段，还

对以下内容进行了研究：

１）不同扬声器数量对同一模态产生的影响

研究。分别采用１３个和２６扬声器产生犿＝４～５

阶模态。

２）扫描耙不同采样位置数犖ｐ对径向模态分

解结果的影响研究。采样位置数分别为２０、３０

和４５。

２２　实验准备

实验准备工作包括：

１）实验装置的调试、扫描耙安装及位置校

准，进气道／声衬实验段安装等。

２）麦克风安装、接线以及校准。麦克风灵敏

度校准采用Ｂ＆Ｋ４２３１声校准器，可产生频率为

１０００Ｈｚ，幅值为９４ｄＢ的标准声源。一共对４７个

麦克风通道（２６支 Ｂ＆Ｋ４９５４Ａ 麦克风，２１支

ＰＣＢ１３０Ｅ２２麦克风）一一进行了校准。Ｂ＆Ｋ

４９５４Ａ麦克风灵敏度约为３ｍＶ／Ｐａ，ＰＣＢ１３０Ｅ２２

麦克风灵敏度约为３０ｍＶ／Ｐａ，具体每一支麦克风

灵敏度略有差别。

３）扬声器幅值响应校准。由于扬声器个体

之间的差异，在给定相同的输入电压条件下扬声

器产生的幅值大小稍有差别。因此需要对每个扬

声器的输入电压进行校准保证所有扬声器在同一

频率产生相同的幅值。

３　进气道风扇噪声测试及分析

３１　周向模态和径向模态测试

固壁进气道测试目的在于对影响模态分解结

果的关键因素进行研究，和作为声衬降噪实验的

测量基线，用于和进气道中安装声衬后的模态测

试结果进行对比，获得声衬插入损失。固定麦克

风阵列和旋转扫描耙测试结果可在一次实验中同

时获得。扫描耙每次采样位置的停留时间为

１０ｓ，扫描耙采样位置数犖ｐ＝３０时，单个频率测

试时间约为６ｍｉｎ。

根据模态截止条件，只有测试频率（犳ｍ）大于

模态截止频率才能传播，部分模态对应的截止频

率如表１所示。在犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ条件下，径

向只有第１阶模态可以传播，如图５所示为对应

的模态图，显示了在旋转扫描耙测量截面上所有

采样点声压实部。周向模态分解结果显示，犿＝４

主模态的幅值明显占优，如图６所示。径向模态

分解的结果也反应了模态的能量都集中在径向第

１阶模态上，如图７所示。在犿＝８，犳ｍ＝２２５０Ｈｚ

测试条件下，径向可传播模态为３阶。图８所示

模态图只能明显看到２个模态传播，原因是：第３

阶模态靠近管道中心，由于空间较小，模态的波瓣

之间相互挤压在云图上显示不明显，但是如果将

径向模态进行分解，可以明显看到径向第３阶模

态上有相当的能量分布，如图９所示。由于采用

单排扬声器阵列，径向可传播模态无法进行精确

控制，其模态幅值由其在管道中的传播特性决定。

周向模态分解结果看出，犿＝８主模态的幅值与其

表１　部分模态的截止频率

犜犪犫犾犲１　犆狌狋狅犳犳犳狉犲狇狌犲狀犮犻犲狊犪狋狊狅犿犲犿狅犱犲狊

犿

截止频率／Ｈｚ

狀＝０ 狀＝１ 狀＝２ 狀＝３

４ ６１０ １０６４ １４５４ １８３０

５ ７３６ １２０６ １６０４ １９８５

７ ９８３ １４８３ １８９５ ２２８６

８ １１０６ １６１８ ２０３８ ２４３４

９ １２２８ １７５３ ２１７９ ２５７７

１２ １５９１ ２１４９ ２５９４ ３００９

图５　声压实部云图（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

Ｆｉｇ．５　Ｒｅａｌｐａｒｔｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒ（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

４４２
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图６　周向模态测量结果（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

Ｆｉｇ．６　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｍｏｄｅ

（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

图７　径向模态测量结果（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

Ｆｉｇ．７　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆｒａｄｉａｌｍｏｄｅ

（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

图８　声压实部云图（犿＝８，犳ｍ＝２２５０Ｈｚ）

Ｆｉｇ．８　Ｒｅａｌｐａｒｔｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒ

（犿＝８，犳ｍ＝２２５０Ｈｚ）

图９　径向模态测量结果（犿＝８，犳ｍ＝２２５０Ｈｚ）

Ｆｉｇ．９　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆｒａｄｉａｌｍｏｄｅ

（犿＝８，犳ｍ＝２２５０Ｈｚ）

他模态幅值相比明显占优，信噪比大于１０ｄＢ，如

图１０所示。

图１０　周向模态测量结果（犿＝８，犳ｍ＝２２５０Ｈｚ）

Ｆｉｇ．１０　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｍｏｄｅ

（犿＝８，犳ｍ＝２２５０Ｈｚ）

综上，周向模态和径向模态测量和分解方法

均能够较好地识别主占优模态，可用于开展下一

阶段声衬降噪实验。

３２　周向模态的时变特性

发动机风扇产生的旋转声模态具有特定的旋

转角速度，对模态的时变特性进行分析，包括幅值

和相位的时变特性，可以证明模态发生器产生的

周向模态具有特定的旋转角速度［２０］。如图１１和

图１２分别为周向模态为４阶，模态发生器测试频

率为７００Ｈｚ时，使用固定麦克风测得的时域声压

信号根据式（９）计算得到的模态幅值和相位时变

特性曲线。从图中可以看出：幅值存在小幅波动

而相位谱的变化几乎是均匀的，这表征了模态波

图１１　周向模态的时变幅值特性（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

Ｆｉｇ．１１　Ｔｉｍｅｒｅｓｏｌｖｅｄａｍｐｌｉｔｕｄｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｍｏｄｅ（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

图１２　周向模态的时变相位特性（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

Ｆｉｇ．１２　Ｔｉｍｅｒｅｓｏｌｖｅｄｐｈａｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｍｏｄｅ（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

５４２
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的旋转。相位变化呈现周期性时，其曲线拟合斜

率等于周向模态阶数与旋转角速度的乘积［２１］。

犿＝４阶，犳ｍ＝７００Ｈｚ下，测量得到的模态旋转角

速度为１０９０．８３ｒａｄ／ｓ，根据式（１２）的计算值为

１０９９．５６ｒａｄ／ｓ。

３３　扬声器数量对周向模态测试结果影响

分别对比２６个和１３个扬声器产生的模态测

量结果，受 Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定理的限制，１３个扬声

器最高可产生６阶周向模态。实验中分别完成了

犿＝４，５和３个频率下的测试，在测试频率径向均

无高阶模态产生，对比结果如表２所示，表中以

２６个扬声器产生的模态幅值作为基准，１３个扬声

器产生的模态幅值比２６个扬声器产生的模态幅

值小５ｄＢ左右。如图１３所示为采用１３个扬声器

产生犿＝４，测试频率为７００Ｈｚ的声压实部云图，

表２　扬声器数量影响

犜犪犫犾犲２　犐狀犳犾狌犲狀犮犲狅犳狋犺犲狀狌犿犫犲狉狊狅犳犾狅狌犱狊狆犲犪犽犲狉狊

扬声器

数量
犿

测试

频率／Ｈｚ

模态幅值

之差／ｄＢ

２６ ４ ７００ ０

１３ ４ ７００ －４．９

２６ ４ ９５０ ０

１３ ４ ９５０ －５．６

２６ ５ １０００ ０

１３ ５ １０００ －５．６

图１３　１３个扬声器产生的声压实部云图

（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅａｌｐａｒｔｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙ１３

ｌｏｕｄｓｐｅａｋｅｒｓ（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

同图５对比可以看出，１３个和２６个扬声器产生

的模态形状基本一致，采用周向模态分解的结果

同样显示其幅值大小有差别，如图１４所示，图中

“ＬＳ”表示扬声器。

图１４　不同扬声器数量产生的周向模态测量结果

（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

Ｆｉｇ．１４　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｍｏｄｅｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｓｏｆ

ｌｏｕｄｓｐｅａｋｅｒｓ（犿＝４，犳ｍ＝７００Ｈｚ）

以上实验验证结果表明：径向无高阶模态的

情况下（狀＝０），产生实验所需的周向模态只需满

足Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定理，更多的扬声器数量不会对

模态在管道内分布产生影响，但会增强模态的

能量。

３４　扫描耙采样位置数对模态结果影响

实验测试中，通过扫描耙旋转获得整个测试

截面上的声压数据。实际采样过程包括：起始位

置停顿１０ｓ进行数据采样，扫描耙旋转一个固定

角度到下一位置，停顿１０ｓ进行数据采样，重复以

上过程直到采样终止位置。修改扫描耙旋转角度

参数会获得不同的采样位置数犖ｐ，犖ｐ 的最小取

值根据Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定理，应为测试周向模态阶

数的２倍。

为研究不同采样位置数对模态分解结果的

影响，在测试频率为１７５０Ｈｚ，犿＝１２工况下

（径向无高阶模态产生），扫描耙旋转角度分别

选取为４°、６°和９°，对应的扫描耙采样位置数

分别为４５、３０和２０。在测试结果如表３所示，

从测试结果分析，尽管扫描耙的采样位置数不

同会影响式（１４）中特征值矩阵的条件数，但这

种影响非常小，反映在模态分解结果中其影响

基本可以忽略。表３中以 犖ｐ＝３０的测量幅值

作为基准。严格讲，犿＝１２时，犖ｐ＝２０不满足

采样定理要求，其数据仅作对比参考。而犖ｐ＝

４５不会对测试结果有明显改善，但测试时间增

加５０％。

６４２
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表３　不同扫描耙采样位置数的测试结果差异

犜犪犫犾犲３　犇犻犳犳犲狉犲狀犮犲狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾狉犲狊狌犾狋狊狑犻狋犺

犱犻犳犳犲狉犲狀狋犖狆

犖ｐ 特征矩阵条件数 模态幅值／ｄＢ

２０ ５９．６３４ －０．２

３０ ５９．５６６ ０

４５ ５９．５４４ －０．２

４　声衬降噪实验测试及分析

４１　声衬实验件

声衬降噪实验中，加工制造了２套“无接缝”

声衬，声衬直径与进气道直径相同，为９４４ｍｍ，声

衬长度为４００ｍｍ。声衬为单自由度声衬结构形

式，由１层复合材料微穿孔板和芳纶纸蜂窝芯黏

接而成。声衬段和进气道通过法兰盘连接，如图

１５所示。声衬几何参数如表４所示。

图１５　声衬实验件

Ｆｉｇ．１５　Ａｃｏｕｓｔｉｃｌｉｎｅｒｓａｍｐｌｅ

表４　声衬几何参数表

犜犪犫犾犲４　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犪犮狅狌狊狋犻犮犾犻狀犲狉狊犪犿狆犾犲狊

参数
声衬编号

１＃ ２＃

目标频率／Ｈｚ ２４５４ １５１４

穿孔率／％ １．９ ８．１

微孔直径／ｍｍ １．０ １．０

穿孔板厚度／ｍｍ １．０ ０．８

蜂窝芯厚度／ｍｍ ２２ ２０

４２　声衬降噪实验测试及结果分析

针对周向模态的声衬降噪效果使用传递损失

（ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｏｓｓ）指标犔ｔ评估。传递损失采用

固定式麦克风阵列测量，保持相同的声源输入条

件，分别在声衬上游（ｕｐｓｔｒｅａｍ）和下游（ｄｏｗｎ

ｓｔｒｅａｍ）测量（测量位置的进气道横截面积相同），

得到周向模态幅值声压级之差，即为声衬降噪量，

传递损失定义如下：

犔犿ｔ ＝犔
犿
ｓｐ，ｕｐｓｔｒｅａｍ－犔

犿
ｓｐ，ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ （１５）

　　１＃声衬传递损失最大值为２０．４ｄＢ，对应

犿＝７，如图１６所示，图中数值前的＋表示向前传

的声波，－表示反射声波。２＃声衬传递损失最大

值为１２．４ｄＢ，对应犿＝９，如图１７所示。图１６和

图１７中主占优模态上的数值作为降噪量评估值，

原因是识别主占优模态的信噪比需要大于１０ｄＢ。

而其他旁瓣模态的信噪比太小，数值无实际意义。

图１６　１＃声衬的传递损失测试结果（犿＝７，犳ｍ＝２４５４Ｈｚ）

Ｆｉｇ．１６　Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｏｓｓｏｆ１＃ａｃｏｕｓｔｉｃｌｉｎｅｒ（犿＝７，犳ｍ＝２４５４Ｈｚ）

图１７　２＃声衬的传递损失测试结果（犿＝９，犳ｍ＝１５１４Ｈｚ）

Ｆｉｇ．１７　Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｏｓｓｏｆ２＃ａｃｏｕｓｔｉｃｌｉｎｅｒ（犿＝９，犳ｍ＝１５１４Ｈｚ）

７４２



航　空　动　力　学　报 第３６卷

５　结　论

通过本文的实验研究，得出以下结论：

１）基于模态发生器原理设计并制造模态发

生器可以在消声室环境下模拟特定频率下短舱进

气道风扇噪声模态特征，包括幅值和旋转角速度。

本文的模态分解方法能够较好地分解周向和径向

模态。

２）产生目标周向模态所需的扬声器数量满

足Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定理即可，更多的扬声器数量只

会增强模态能量，但该结论只对径向模态狀＝０的

情况进行了验证。

３）在麦克风阵列排列及截面位置固定条件

下，采用更多的麦克风采样数量不会对模态分解

结果产生明显的益处。该结论成立的前提条件是

采样位置数需要大于２倍的周向模态阶数。

４）声衬降噪测试结果表明，在设计频率上２

套声衬降噪效果良好，证明了采用模态发生器提

供模拟风扇声源可对进气道声衬设计方法开展进

一步验证。
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