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分排式三股流喷管流动与噪声特性数值研究
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摘　　　  要：    采用数值模拟方法研究了引入第三股流后喷管的流动与噪声机理，第三股流涵道比增大对流

动与噪声特性的影响。结果表明：引入第三股流使得风扇流速度核心区长度增加，主流核心区末端与自由来

流的直接掺混轴向距离缩短，两者间的湍流掺混峰值下降约 2.63%，但由于喷流下游剪切层厚度增加，有限的

低速第三股流在各方向上的降噪效果有限。第三股流涵道比的增大方便实现，这不仅可以在降低耗油率的

同时增加发动机推力，还可以降低排气系统的宽频噪声。第三股流涵道比增大至 2.52，不仅使得主流核心区

末端的湍流掺混强度减弱，而且使得第三股流与自由来流间强剪切层的掺混强度减弱，主流核心区末端的掺

混强度相较于设计工况降低 8.57%，各方向上的总声压级均降低，降低峰值约 2.37 dB。
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Numerical study on the flow and sound characteristics of
split three-stream nozzle
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Abstract:   The influences of the three-stream introduction and the tertiary bypass ratio on the flow
and noise characteristics of the three-stream nozzle were studied by the numerical simulation method. The
results  showed  that  the  three-stream  introduction  increased  the  length  of  the  bypass  potential  core，
shortened the axial distance of the direct mixing between the end of the primary potential core and the free
stream，and reduced the peak value of the turbulent mixing between them by about 2.63%. However，due
to the increase of the shear layer thickness，the low-speed three-stream had limited noise reduction effect in
all  directions.  The  increase  of  the  tertiary  bypass  ratio  was  easy  to  achieve，at  the  cost  of  reducing  fuel
consumption，and it can increase the engine thrust and reduce the broadband noise of the exhaust system.
The increase of tertiary bypass ratio to 2.52 weakened not only the turbulent mixing intensity at the end of
the primary potential core，but also the mixing intensity of the strong shear layer between the three-stream
and the free  stream. Compared with the design condition， the  mixing intensity  at  the  end of  the primary
potential core decreased by 8.57%，and the overall sound pressure level decreased in all directions，with a
peak value of about 2.37 dB.
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变循环发动机作为未来超声速客机的核心部

件之一，虽然可以通过改变工作模式来保持较高

的经济效率，但在起飞工况下小流量的风扇流会

导致其排气系统噪声远超 ICAO（国际民用航空

组织）标准。面对这一问题，NASA提出了一种在

风扇流外再引入第三股流的喷管概念[1]。通常以

叶尖风扇来流为来源的第三股流可以快速与风扇

流掺混，通过“遮蔽”作用来降低变循环发动机的

起飞噪声[2]。同时，引入第三股流会对排气系统

流场与声场特征带来新的影响。通过调整叶尖风

扇导叶角度与第三股流出口面积可以实现第三股

流涵道比的控制，进而研究三股流喷管的降噪潜

力。因此，开展对引入第三股流流动与噪声机理

的分析，明确流场中剪切掺混的分布特征，研究

三股流喷管可行性的降噪措施，可为进一步提升

排气系统降噪结构设计提供一定的指导意义。

近年来许多国外学者已经开展了一系列关于

三股流喷管的研究工作。Henderson[3] 进行了三

股流喷管降噪可行性验证，研究发现增加第三股

流确实对喷流下游中高频噪声有一定的改善作用。

Simmons等[4] 通过数值仿真的方式研究了落压比。

面积比与来流马赫数对三股流喷管流动特性的影

响规律。Henderson等 [5] 通过 PIV（particle  image
velocimetry）观测研究了不同工况下单股流、双股

流和三股流喷管的流动掺混与发展过程。Marcie[6]

以轴对称三股流喷管为基础，研究了偏流结构对

迁移速度与噪声特性的影响。Papamoschou等 [7]

在第三股流外罩上设计开口结构，研究发现特殊

的外罩使得偏流效果明显，降噪效果也比较显著。

Papamoschou等 [8] 研究了特殊尾锥结构对三股流

喷管噪声特性的影响。Ruscher等 [9] 和  Adam
等[10-11] 研究了多种降噪措施对三股流喷管噪声特

性的影响。Bridges[12-13] 和 Phong等 [14] 开展了三

股流喷管安装状态下的噪声评估。Henderson 和
Huff等 [15-16] 研究了三股流喷管在全飞行包线内

的适航性。综上所述，由于三股流喷管概念提出

较新，国内尚未有公开的研究文献。国外虽已开

展了近十年有关三股流喷管的研究工作，但这些

研究多聚焦于三股流喷管的降噪效果。对于三股

流喷管流场特性的相关研究较少，缺少关于引入

第三股流后流动与噪声机理的详细分析。

因此，本文以一种分排式三股流喷管模型为

研究对象，数值模拟了引入第三股流前后三股流

喷管的流动与噪声特性；分析了喷管引入第三股

流的流动与噪声特征；研究了第三股流涵道比增

大对喷管流动噪声特性的影响机理。 

1    几何模型及计算方法
 

1.1   几何模型

图 1给出了本文研究的分排式三股流喷管几

何模型示意图。由图可知，喷管结构主要包含主

流、风扇流和三股流通道，尾锥、风扇流外罩、第

三股流外罩以及喷管外罩。

 
 

喷管外罩

第三股流 第三股流外罩

风扇流 风扇流外罩

主流 尾锥

图 1    几何模型示意

Fig. 1    Geometric model
 

本文选择中心线及面积变化规律法为轴对称

式三股流喷管的型面设计方法，图 2给出了关键

参数示意，其中下标 7、8分别表示喷管进出口，

m表示中心线最大半径位置。这种设计方法如下：

首先选择三次多项式方程为三股流喷管主流

（core）、风扇流（bypass）和第三股流（tertiary）通道

的中心线变化规律，中心线依次经过各通道环形

控制面中心（对应的控制面分别为 A7、Am 和 A8，

控制面面积分别为 S7、Sm 和 S8）；然后确定主流、

风扇流和第三股流通道的进出口面积，选择 Lee
曲线[17] 方程为各喷管通道的面积变化规律，并获

得以各自通道中心线均布点为中心的圆簇分布。

接下来分别对各喷管通道中心线均布点上圆簇的

上下包络线进行三次样条曲线拟合，获得各自通

道的上下壁面型线。最后为保证通道壁面和外罩

（cowl）上的斜率与曲率连续变化，选择 CST（class-
shape transformation）曲线[18] 对各喷管通道出口位

置的下壁面与各自外罩进行连接并生成对应型线。

其他关键几何参数详见表 1，表中数值以核心流

出口（下标 c8）为基准做无量纲处理。
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图 2    关键参数示意

Fig. 2    Key parameters
 
 

表 1    三股流喷管关键几何参数表

Table 1    Key geometric parameters of three-

stream nozzle

喷管通道 L7m/Dc8 Lm8/Dc8 Lplug,cowl/Dc8 S7/Sc8 Sm/Sc8 φ/（°）

第三股流 1.5 1.0 0.8 2.0 1.65 16
风扇流 2.0 1.15 0.9 2.5 1.50 18
核心流 2.55 0.85 10.0 2.4 1.25 21

  

1.2   计算方法及边界条件

为开展非稳态三股流喷管流场与声场的分析

研究，本文采用商用软件 FLUENT 14.0软件进行

数值模拟。对于非定常三股流喷管流场，通过

Smagorinsky亚格子模型的大涡模拟进行数值

计算；对于不同观测角度下噪声分布，通过求解

Ffowcs Williams and Hawkings（FW-H）方程，对声

源控制区域内进行时域的面积分来获得。采用二

阶精度对时空间进行离散，时间步长 Δt=1×10−5 s，
单次时间步内迭代 30次，对 3 500时间步内的噪

声信息进行采集。图 3给出了三股流喷管的

LES（large eddy simulation）网格划分与边界条件。

为避免计算域的尺寸给喷流尾迹带来影响，远场

轴向长度为 65Dt，径向高度为 20Dt，Dt 为第三股

流出口直径。对喷管壁面第 1层网格（保证 y+<1）
及喷流相互掺混附近进行局部加密，最终网格数

量为 2 543万。本文三股流喷管工作在地面起飞

工况，自由来流进口采用远场边界，高度 H=0 m，

来流马赫数 Ma=0.05，静压 p0=101 kPa，静温 T0=
288.15 K；远场出口采用压力出口边界，静压与静

温同远场边界；主流、风扇流与第三股流进口均

采用压力进口边界，进口来流参数：涵道比（β）、

落压比（π）、温度比（γ）及出口速度（V），由参考文

献 [19]中试验条件获得，详见表 2（无量纲方式同

表 1）。所有喷管壁面均采用绝热的无滑移固壁

边界。
  

表 2    三股流喷管进口气动参数表

Table 2    Aerodynamic parameters of three-stream

nozzle inlet

喷管通道 β π γ V/Vc8

第三股流 1.31 1.2 1.24 0.48

风扇流 2.33 1.6 1.34 0.63

核心流 1.8 3.38
  

2    结果与讨论
 

2.1   数值方法及声源积分面位置无关性验证

为了验证本文计算方法的可行性，分别对文

献 [20]和文献 [7]中的三股流喷管模型进行了数

值模拟，并与其试验结果进行了对比。图 4给出

了采用 LES方法数值模拟得到的三股流喷管中

心线时均轴向速度分布与参考文献 [20]中试验

结果对比，其中尾锥顶点为 X/Dt=0处，X/Dt≥0表

示喷管下游；纵坐标以出口速度为基准进行无量

纲化处理。由图可知，本文数值模拟得到的中心

线速度分布与试验结果的吻合较好。除尾锥顶点

处，最大误差为 4.12%。图 5给出了文献 [7]中
AX102U模型在 88 530工况下，观测角度为 60°时，

声压级（sound pressure level，SPL，量符号记为 Lsp）
频谱特性分布与试验结果的对比，横坐标为斯特

劳哈尔数（Strouhal number ，St）。由图可知，两者

声压级频谱分布趋势一致，并且主要噪声分布区

域接近。在关注的主要噪声分布区域内两者的误

差在可以接受的范围内。因此，采用本文数值模

拟方法可以用于分排式三股流喷管的流动与噪声

特性分析。

 

FW-H声源面
远场边界 远场出口

喷管进口

声吸收区

远场进口 物理区

远场边界
FW-H声源面

远场进口

物理区 声吸收区

图 3    LES计算网格与边界条件

Fig. 3    LES grid and boundary conditions
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采用 FW-H方法计算喷流噪声时，远场噪声

主要由 FW-H声源积分面上的压力脉动决定，为

保证积分面包含全部喷流涡结构，其位置的选择

十分重要。由于喷流的压力脉动向远场传播的过

程中存在耗散，FW-H积分面的位置距喷流的距

离需选择较近，但过近的距离会使得积分面穿

过喷流涡结构，进而导致低频伪噪声的出现 [21]。

因此接下来选取如图 6所示的 3个积分面位置

（Plane-1~Plane-3），通过对比其总声压级的分布以

获得合适位置的 FW-H声源积分面。图 7给出

了 3个位置积分面总声压级的对比，横坐标为总

声压级（overall sound pressure level，OASPL，量符

号记为 Loasp）。通过对比最终选择 Plane-2为接下

来声场数值计算的 FW-H声源积分面。 

2.2   三股流喷管流动与噪声机理研究

本节通过对比分析设计工况下喷管在双股流

状态时引入第三股流前后流场特征的变化，研究

引入第三股流对流场流动特性的影响，以获得三

股流喷管的流动机理。由表 2可知，三股流喷管

设计工况下第三股流涵道比（βt）为 1.31。在其他

气动参数不变的情况下，调整 βt=0时，喷管工作

在双股流状态；调整 βt =1.31时，喷管工作在三股

流状态。

图 8给出了喷管在引入第三股流前后的时均

马赫数（Ma）分布云图的对比。在双股流状态下，

流场中存在分别由主风扇流与主流以及自由来流

与风扇流在各自通道出口处相互掺混产生的两道

分层清晰的剪切层。高速的风扇流直接与静止的

自由来流接触，两者较大的速度差异导致相互间
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图 4    三股流喷管流场数值方法验证

Fig. 4    Numerical method verification of three-stream

nozzle flow field
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图 5    声场数值方法验证

Fig. 5    Validation of numerical method of sound field

 

Plane-3

Plane-2
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图 6    三股流喷管涡量及不同 FW-H积分面位置示意

Fig. 6    Vorticity and different FW-H integration surfaces

of three-stream nozzle
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图 7    不同 FW-H积分面总声压级对比

Fig. 7    Comparison of overall sound pressure level on

different FW-H integration surfaces
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Fig. 8    Comparison of time-average Mach number distribution

between dual and three-steam nozzle
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的剪切掺混作用强烈，并向没有约束的外界快速

发展，因此剪切层较厚。相比之下，主流与风扇

流的剪切层则较薄。在三股流状态下，第三股流

的约束作用导致主流与风扇流的尾迹长度明显增

加。第三股流给喷管外流流场新增了一道剪切层，

将风扇流与自由流间一道较强较厚的剪切层分解

为风扇流与第三股流间以及第三股流与自由来流

间两道较弱较薄的剪切层。

σV′X
σV′X

σV′X

σV′X

σV′X

为了进一步获得第三股流引入对喷流间剪切

掺混特性的影响，图 9给出了双股流与三股流方

均根轴向脉动速度 分布云图的对比， 的数

值可直接揭示喷流间的掺混强度与可能的主要声

源区分布。由图可知，在双股流状态下，在喷管

出口及其下游的小距离范围内存在较大的高

区域，这是由于风扇流直接与自由来流接触，两

者间较大的速度差值使得其剪切掺混强烈，并且

其剪切层也向下游快速发展增厚所导致的，这与

图 8中的分析结论相同。喷流下游存在大范围高

峰值的 区域，这是由于风扇流的速度核心区

长度短于主流，使得主流核心区不得不过早“暴
露”在自由来流中，导致速度差异更大的主流与自

由来流间的剪切掺混强度剧烈并在主流速度核

心区末端附近达到峰值。在喷管引入第三股流后，

尾锥顶点下游附近因喷流间相互掺混而产生的剪

切层数增加为三道。最外侧剪切层中 较低，

这是由于引入了的第三股流避免了风扇流与自由

来流的直接接触，喷流间掺混强度降低所导致

的。随着喷流向下游发展，第三股流与风扇流的

速度核心区相继结束，并与主流趋于完全掺混。

喷流间的速度差异逐渐减小，喷流间的剪切层“合

σV′X

并”。由于第三股流的引入，风扇流的速度核心区

长度增加。与外涵喷流相互掺混后的主流速度核

心区与自由来流直接掺混的轴向距离缩短，相较

于双股流喷管，三股流喷管主流核心区末端

峰值降低 2.63%，喷流间掺混强度降低但降低幅

度较小。

σV′X

从图 8和图 9中可见第三股流引入前后流场

流动特征与喷流间掺混特性的改变，为了进一步

详细阐明喷流间剪切掺混特性随喷流发展的变

化规律，图 10和图 11分别给出了喷管在引入第

三股流前后流场不同轴向位置的时均马赫数与

分布云图的对比，X/Dc8=0代表尾锥顶点处的

轴向截面。由图可知，对于双股流喷管，流场中
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(a) 双股流喷管

(b) 三股流喷管

σV′X
图 9    双股流与三股流喷管流场 对比

σV′X
Fig. 9    Comparison of   distribution between dual

and three-steam nozzle
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σV′X

σV′X

只存在主流与风扇流，风扇流与自由来流间的剪

切层。当喷流从 X/Dc8=0发展至 X/Dc8=2.0处，流

场的 沿径向连续变化，说明风扇流核心区发

展结束，高速主流核心区开始与自由来流相互掺

混。在 X/Dc8=4.5处，随着速度差较大的主流核心

区与自由来流间的剪切掺混， 逐渐增加至峰

值。随着喷流继续向下游发展，喷流逐渐趋于完

全掺混。

σV′X

三股流与双股流喷管喷流间剪切层的发展过

程相似，均是随着喷流间的剪切掺混，流场 的

径向分布由外向内逐渐过渡平滑，由外向内的喷

流速度核心区逐渐消失，喷流间的速度过渡平滑，

喷流间逐渐向完全掺混发展。不同的是，第三股

流的引入所产生的约束作用导致其主流与风扇流

的速度核心区长度出现不同程度的增加。因而三

股流喷管喷流间的发展相较于双股流喷管在相同

位置处落后。

σV′X

σV′X

当喷流从 X/Dc8=0发展到 X/Dc8=1.0处，第三

股流速度核心区结束，双股流与三股流喷管流场

中均只存在主流与风扇流间以及风扇流与自由来

流间的剪切掺混，且双股流状态下由于高速风扇

流与自由来流直接掺混而 高于三股流。当喷

流向下游发展到 X/Dc8=2.0处，双股流状态下风扇

流核心区发展结束。由于速度差值更大的主流速

度核心区与自由来流间直接剪切掺混， 进一

步增加。而三股流状态下，掺混后风扇流核心区

 

双股流喷管

(b) 三股流喷管

X/Dc8=0 X/Dc8=1.0 X/Dc8=2.0

X/Dc8=4.5 X/Dc8=6.5 X/Dc8=8.5

图 10    双股流与三股流喷管流场不同轴向位置处时均马赫数分布云图对比

Fig. 10    Comparison of time-average Mach number distribution on different axial sections between dual and three-steam nozzle
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σV′X
发展即将结束，因而该位置外侧的 出现明显

增加现象。

σV′X

σV′X

σV′X

σV′X

σV′X

σV′X

σV′X

σV′X

当喷流继续发展到 X/Dc8=4.5处，双股流状态

下 的峰值区出现，对应图 9中双股流喷管主流

核心区末端附近。这是由主流速度核心区发展结

束后，主流速度会逐渐减小，喷流间剪切掺混强

度逐渐减弱， 随之下降所产生。三股流状态

下，主流速度核心区未结束，此处 低于双股流。

在 X/Dc8=6.5处，由于双股流状态下主流核心区结

束后，其速度仍然较高。在 峰值后的下游依

旧存在大范围的高 区域。在三股流状态下，

主流受第三股流约束作用影响，其速度核心区长

度增长，峰值增加，并发展结束于 X/Dc8=6.5附近，

对应图 9中三股流喷管主流速度核心区末端。引

入的第三股流与风扇流的掺混，风扇流速度核心

区长度增长，风扇流可以起到主流与自由来流间

的“缓冲”作用，两者间的轴向掺混距离缩短，导致

两者间的剪切掺混强度下降。因此，虽然第三股

流的引入使得主流核心区的长度与速度峰值增加，

但其末端附近的 降低。当喷流继续向下游发

展至 X/Dc8≥8.5后，在主流核心区发展结束后，

的环形峰值分布逐渐消失并发展均匀，流场已呈

现出单股射流的流场特征。在双股流状态下喷流

逐渐接近完全掺混。第三股流的引入导致主流核

心区增长，喷流实现完全掺混的轴向距离增长，

因而三股流状态下高 区域的面积要大于双股

流状态。

综合图 8～图 11对第三股流引入前后流场流

动特性的对比分析可知，第三股流的引入虽然减

σV′X
σV′X

弱了风扇流与自由来流间的剪切掺混强度，但由

于风扇流速度核心区长度的增加幅度大于主流，

因而主流核心区与自由来流间直接掺混的轴向距

离缩短，主流速度核心区末端附近喷流间的剪切

掺混强度减弱约 2.63%。同时主流速度核心区长

度增加，速度核心区峰值增加，喷流间完全掺混

的轴向距离增长，因而 峰值下游的高 区域

面积较双股流增大。

σV′X

亚声速喷流间的剪切掺混会产生涡旋，随着

喷流向完全掺混发展的过程中，流场中的涡旋逐

渐发展、对并和耗散，并通过介质偏离平衡态的

小扰动的方式向外传播宽频噪声[22-23]。为了获得

三股流喷管的主要噪声传播特征，图 12给出了双

股流与三股流喷管瞬时喷流展向涡量与远场静压

（p/p0）分布云图对比。由图可知，在双股流状态

下，喷流与自由来流间相互掺混剪切而产生在剪

切层中占主导地位的小尺度涡。随着喷流向完全

掺混发展，喷流间的速度逐渐接近，喷流的速度

核心区逐渐消失，喷流的速度核心区厚度逐渐减

小，剪切层厚度逐渐增加。喷流间的剪切掺混强

度逐渐增加，剪切层涡旋结构中小尺度涡结构逐

渐向大尺度涡结构发展并伴随对并过程。在喷流

速度核心区末端附近，对应图 9与图 11中 峰

值区域，喷流间的剪切掺混强度逐渐达到峰值，

在剪切层中逐渐占主导地位的大尺度涡趋于破碎

耗散。第三股流的引入虽然增加喷流与自由来流

间的剪切层数，但由于双股流状态下风扇流与自

由来流间的强剪切层消失，因而第三股流与自由

 

双股流喷管

σ ′

(b) 三股流喷管

X/Dc8=0 X/Dc8=1.0 X/Dc8=2.0

X/Dc8=4.5 X/Dc8=6.5 X/Dc8=8.5

σV′X
图 11    双股流与三股流喷管流场 分布云图对比

σV′X
Fig. 11    Comparison of   distribution between dual and three-steam nozzle
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来流间的剪切层的涡旋强度减弱，与图 11中

X/Dc8=1.0处的分析相一致。主流速度核心区的

长度增长，峰值增加，这使得主流与自由来流间

的剪切掺混强度峰值向下游移动，喷流间完全掺

混的长度增长，喷流间高剪切掺混强度的面积增

大。由双股流与三股流的远场静压分布可知，两

者喷流的远场静压传播特征均从各自速度核心区

末端附近向喷流下游辐射，角度与喷流轴线方向

呈约 30°，与大尺度涡的声辐射方向相一致 [24]，说

明主流核心区末端为喷流噪声的主要声源区。

图 13给出了双股流喷管与三股流喷管总声

压级（Loasp）随观测角度（θ）变化的对比。由图可

知，双股流与三股流喷管的总声压级均具有向各

个方向辐射且在观测角为 30°左右达到峰值的声

辐射特征。总声压级在 30°左右达到峰值，是由

于作为主要声源区的主流核心区末端占主导地位

的大尺度涡具有向喷流下游 30°辐射的特征。第

三股流的引入对喷管总声压级的影响较小，其虽

然降低了喷流与自由来流间的掺混强度，作为主

要声源区的主流速度核心区末端附近喷流间掺混

强度降低约 2.63%，但如图 11中 X/Dc8=6.5处所示，

由于主流速度核心区长度的增长增加了喷流下游

大尺度涡完全耗散的轴向距离长度与剪切层中高

掺混强度面积，并且轴对称式的喷管结构使得有

限的低速第三股流沿周向均匀分布，因而各方向

σV′X

上的降噪效果有限，对总声压级分布的影响较小。

图 14给出了用 1/3倍频程表示的双股流与三股

流喷管在 30°与 90°观测角下的声压级频谱分布

对比。由图可知，在两种观测角下，主要噪声均

集中在斯特劳哈尔数 St=0.05～0.12之间。由于

第三股流的引入使得主要声源区掺混强度变化幅

度较小，且新增的剪切层增加了喷流下游高
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图 12    双股流与三股流喷管流场展向涡与静压分布对比

Fig. 12    Comparison of spanwise vortex and static pressure

distribution between dual and three-steam nozzle
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图 13    双股流与三股流喷管总声压级对比

Fig. 13    Comparison of overall sound pressure level between

dual and three-stream nozzle
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图 14    双股流与三股流喷管下不同观测角噪声
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Fig. 14    Comparison of noise spectra at different
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面积，因而第三股流对喷管声压级频谱分布趋势

的影响较小。

由此可见，三股流喷管引入低速的第三股流，

使得风扇流速度核心区长度的增加幅度大于主流，

因而主流速度核心区与自由来流间掺混的轴向距

离减短，主流核心区末端附近剪切层中的掺混强

度峰值降低。虽然作为主要声源区的主流核心区

末端附近的掺混强度降低，但由于新引入的外涵

气流使得喷流下游的剪切层厚度增加，高剪切掺

混强度区域的面积增大，因而对各方向上总声压

级分布的影响较小。 

2.3   第三股流涵道比增大对流动与噪声特性影响

研究

对于亚临界状态的收敛形喷管，在进口落压

比及温度比不变的情况下，可通过对第三股流出

口面积比的调节，来控制第三股流的涵道比。这

种调节规律不仅可以在降低耗油率的同时增加发

动机推力，还可以降低排气系统的宽频噪声，可

以认为是一种根据发动机起飞需求的第三股流流

量的控制方法。本节调节第三股流喷管涵道比

至 2.52，三股流喷管工作在非设计工况（设计工

况 βt=1.31），研究第三股流涵道比增大对三股流

喷管流动与噪声特性的影响机理。

图 15给出了 βt 增大前后三股流喷管时均马

赫数分布云图的对比。由图可知，βt 增大使得喷

管第三股流的“流通面积”（近似为第三股流的速

度核心区厚度以及第三股流与自由来流间剪切层

径向发展的总和）随之增大。第三股流流通面积

的增大使得其速度核心区长度随之增加。但第三

股流出口速度变化较小且低于风扇流速度，流场

结构仍为风扇流“带着”第三股流前进。因而在两

者掺混的过程中，风扇流核心区长度逐渐增加。

这导致了主流核心区也相应增长。主流的速度核

心区长度增加，主流加速距离变长，速度核心区

峰值也相应增加。

图 16给出了 βt 增大前后三股流喷管总声压

级随观测角度变化对比。由图可知，较设计工况，

βt 增大使得各观测角上的总声压级均呈不同程度

地降低，降低峰值约 2.37 dB。图 17给出了 βt 增
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图 15    不同 βt 下流场时均马赫数对比

Fig. 15    Comparison of time-average Mach number

distribution with different βt
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图 16    不同 βt 下总声压级对比

Fig. 16    Comparison of overall sound pressure level with

different βt
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图 17    不同涵道比下不同观测角噪声频谱对比

Fig. 17    Comparison of noise spectra at different observation

angles under different bypass ratios
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大前后三股流喷管 30°和 90°观测角方向用三分

之一倍频程表示的声压级频谱分布对比。由图可

知，不同观测角下的频谱分布规律近似，30°和 90°
观测角下噪声频谱的峰值均呈现不同程度的降低，

主要噪声依旧集中在 St=0.05～0.12之间。

σV′X

为了探究 βt 增大使得喷流的总声压级降低

的原因，图 18给出了 βt 增大前后三股流喷管方

均根轴向脉动速度 分布云图的对比。由图可

知，当 βt 增大至 2.52时，第三股流的流量增加，第

三股流的流通面积增加，第三股流与自由来流间

的掺混强度进一步降低。风扇流与主流进一步受

σV′X

到第三股流约束作用影响其速度核心区长度依次

增长，且风扇流与主流的增加幅度依次低于第三

股流。因而在风扇流核心区结束后，主流与自由

来流直接掺混的轴向长度较设计工况缩短，主流

速度核心区末端的 峰值降低，主要声源区的

剪切掺混强度降低约 8.57%，可以有效降低喷流

间的宽频噪声。

σV′X

σV′X

σV′X

σV′X

为详细分析不同轴向位置喷流间剪切掺混强

度的变化，图 19和图 20分别给出了 βt 增大前后

三股流喷管不同轴向位置时均马赫数与 分布

云图的对比。由图可知，βt 增大至 2.52，第三股流

的流通面积与流量增加，第三股流速度核心区长

度增长。在 X/Dc8=1.0处，βt=1.31的三股流喷管外

侧 沿径向分布连续变化，第三股流速度核心

区已发展结束。而 βt=2.52的三股流喷管第三股

流与风扇流完全掺混的轴向位置受第三股流速度

核心区长度增长影响向下游移动至 X/Dc8=3.0位

置处。在 X/Dc8=3.0处，βt=1.31的三股流喷管主流

与风扇流已接近完全掺混，因而此处 βt=2.52三股

流喷管外侧的 远低于 βt=1.31的，喷流间的剪

切掺混强度降低。随着喷管继续向下游发展至

X/Dc8=6.5处，βt=1.31的三股流喷管主流速度核心

区结束， 峰值区出现。βt 增大至 2.52，其风扇

流与主流核心区长度受第三股流流量增加的影响

而依次增长，使得主流速度核心区结束的轴向位

置向下游移动且与自由来流相互掺混的轴线距离

 

(a) βt=1.31

0 12 24 36 48 60 72 84 96 108

σV′X 
/(m/s)

(b) βt=2.52

σV′X
图 18    不同 βt 下流场 对比

σV′X
Fig. 18    Comparison of   distribution with different βt

 

(a) βt=1.31

(b) βt=2.52
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图 19    不同 βt 下流场不同轴向界面处时均马赫数分布云图对比

Fig. 19    Comparison of time-average Mach number distribution on different axial sections with different βt
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σV′X
缩短。因此，βt=2.52的三股流喷管 峰值的轴

向位置移至 X/Dc8=7.5处，且峰值较 βt=1.31的降

低约 8.57%。随着喷流继续向下游发展，βt 增大

虽使得主流速度核心区增加约 1个 Dc8 长度，但

相较于双股流与三股流间的变化，其对主流速度

核心区末端下游喷流间高剪切掺混强度面积的影

响较小。因而相较于第三股流的引入，增大 βt 可

以使得三股流喷管的喷流噪声进一步降低，这与

图 16中总声压级的变化趋势相一致。

为进一步获得 βt 增大对喷流噪声传播特征

的影响，图 21给出了 βt 增大前后三股流喷管瞬

时喷流展向涡量与远场静压分布云图对比。由图

可知，βt 增大导致第三股流流量增加，流通面积增

大，这使得外涵喷流与自由来流间剪切层中的涡

量数值相较于设计工况减小，剪切掺混强度减弱。

喷管外涵喷流的速度核心区长度随 βt 增大而增

长，这导致主流受外涵约束作用其速度核心区峰

值增加，但主流核心区与自由来流掺混的轴向距

离缩短，因而剪切掺混强度减弱。喷流间剪切层

中尤其是作为喷管主要声源区的主流速度核心区

末端附近向远场的压力脉动减弱，其向喷流下游

的声辐射强度减弱，这造成了各观测角度下喷流

噪声频谱峰值及噪声总声压级降低的现象。同

时 βt 增大使得剪切层厚度增加，完全掺混前轴向

距离增加，这导致喷流下游剪切层中大尺度涡结

构增多。由于大尺度涡结构主要具有低频且向下

游指向性的噪声特性，因而图 17中 30°观测角下

噪声频谱的低频噪声反而随 βt 增大而增加。

综上第三股流涵道比 βt 增大至 2.52使得低

速第三股流的流量增加，这不仅减弱了第三股流

与自由来流间的直接掺混强度，风扇流速度核心

区长度进一步受第三股流约束作用而增长且增加

幅度依旧大于主流，主流与自由来流间的轴向掺

 

(a) βt=1.31

(b) βt=2.52
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图 20    不同 βt 下流场 分布云图对比

σV′X
Fig. 20    Comparison of   distribution with different βt
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图 21    不同 βt 下流场展向涡与静压分布对比

Fig. 21    Comparison of spanwise vortex and static pressure

distribution with different βt
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混距离缩短进一步缩短。因而作为主要声源区的

主流核心区末端与自由来流间的掺混强度也受外

涵喷流速度核心区长度增加的影响而大幅降低

约 8.57%。在降噪方面，较设计工况 βt 增大使得

各观测角上的总声压级均呈不同程度地降低，降

低峰值约 2.37 dB。在 30°和 90°观测角下噪声频

谱呈现不同程度的降低，且主要噪声均集中在

St=0.05～0.12之间。 

3    结　论

本文对分排式三股流喷管进行了数值模拟，

研究了引入第三股流及第三股流涵道（βt）增大对

流场噪声特征的影响机理，主要结论如下：

1）  三股流喷管引入低速的第三股流可以通

过“包裹”作用将原风扇流外侧的强剪切层分解为

第三股流内外侧两道较弱的剪切层；主流速度核

心区与自由来流间的轴向掺混距离因风扇流速

度核心区长度的增长而减短，主流核心区末端附

近与自由来流的直接掺混强度随之降低约 2.63%。

σV′X

σV′X

σV′X

2）  第三股流涵道比 βt 增大对三股流喷管下

游喷流间的剪切掺混影响较大。βt 的增大导致低

速第三股流流量增加，第三股流与自由来流间的

掺混强度降低，因而风扇流核心区结束的高方均

根轴向脉动速度 区被第三股流与自由来流间

的低 区替代。主流与自由来流间的轴向掺混

距离因风扇流速度核心区长度增长而缩短，喷流

下游 峰值随之降低，喷流间的掺混强度得到

有效改善，主流核心区末端的掺混强度降低约

8.57%。

σV′X

3）  第三股流的引入虽然使得主流核心区末

端与自由来流间的掺混强度降低，但新引入的外

涵气流的约束作用使得主流速度核心区长度增

长，峰值增加，喷流下游的剪切层厚度增加，高

数值区域面积增大，因而各方向上总声压级

分布受到的影响较小。βt 增大至 2.52产生的约

束作用使得风扇流速度核心区长度进一步增长，

主流与自由来流间掺混的轴向距离进一步缩短，

主流核心区末端的掺混强度降低，并且第三股流

与自由来流间的掺混强度受低速第三股流流量

增加的影响而降低，因而相较于三股流喷管设

计工况，各方向上总声压级降低，降低峰值约为

2.37 dB。
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