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轻型火箭发射噪声场的分布特性
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  摘要:为了解小火箭发射噪声特性及其在喷口外围的声压场分布规律,针对燃气射流产生噪声问题进行

了实验研究和数值计算。讨论了超声速射流噪声的3个主要成分(湍流混合噪声、啸音和宽带激波相关噪声)

及相关特点,指出它们产生的根本原因是湍流射流的速度扰动。通过分析不同实验测点的射流噪声声压级峰

值,得到了燃气射流噪声在轴向和径向上的分布规律,即随着离喷口距离的增大,轴向噪声的衰减程度大于径

向。在实验基础上,利用大涡模拟与FW-H(FfowcsWilliams-Hawkings)声学比拟相结合的方法对燃气射流

噪声的声学特性进行计算。结果表明,此方法获得的计算结果与实验结果吻合较好,可为进一步研究射流噪

声控制提供参考。
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  一般武器发射时都会产生强烈的脉冲噪声,对人体、仪器设备、机械结构都可能带来损伤,甚至影响

发射的安全性[1]。对于单兵火箭更为突出,它的尾喷管出口离射手和地面都较近,其发射环境会给射手

身体和心理带来严重危害。因此,关于火箭发射噪声的研究一直备受关注。火箭发射噪声主要是指火

箭燃气射流噪声,其主要是由高速燃气射流和周围相对静止的大气剧烈地掺混而形成的,燃气射流形成

噪声的物理机制非常复杂,涉及到湍流、涡流等方面的内容。对燃气射流噪声已有较多研究。D.Gely
等[2]对Ariane5运载火箭发射过程中产生的燃气射流噪声进行了系统实验研究。S.A.Mcinerny[3]对
固体推进剂火箭系统所产生的喷流噪声进行了初步研究。张彬乾等[4]对亚音速和非设计状态超音速射

流噪声场进行了实验研究。徐强等[5]对单室双推力复合推进剂火箭发动机射流近场噪声进行了实验与

分析。汪海洋等[6]研究了喷嘴唇口的厚度、形状对超音速喷流噪声中啸音成分的影响。韩磊等[7]通过

实验讨论了喷管尺寸对火箭发动机喷流噪声的影响。马宏伟等[8]对便携式火箭的脉冲噪声问题进行了

实验测试,分析了发射噪声的形成过程。虞悦威[9]利用小波分析理论分析了单兵肩射式火箭燃气射流

脉冲噪声信号,并设计了相应的噪声抑制器。这些研究大多是通过实验分析喷管下游的声场,未涉及喷

口上游,且数值方法研究较少。

  本文中主要以单兵火箭发射为背景,针对火箭燃气自由射流脉冲噪声近场的分布规律及其特性进

行实验研究;考虑到人机工程问题,重点讨论火箭燃气射流在喷口外围的声学特性;运用大涡模拟与

FW-H声学模型相结合的方法计算得到射流羽流场和噪声场分布,并与实验结果进行对比。

1 实验装置与测试方法

  本实验是在地形开阔的空地上进行的,湿度小于50%;环境温度为24℃左右;风速小于3级。实

验装置系统的布局如图1所示,主要是由发射管、火箭发动机、传感器以及瞬态记录仪组成。在实验中

采用压电式传感器测量火箭发射噪声,其集电荷放大器于一身。实验时主要采用 KISTLER系列

211B4和211M150两种型号的传感器,固有频率为500kHz,其主要是利用石英晶体的压电效应原理
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来测量的。由于火箭发射噪声具有极强的脉动特性,使得采集系统要具备频带宽、采样频率高、存储容

量大等特点,实验时采用JV5200瞬态记录仪。喷管喉径Dt=78mm,出口直径De=115mm,见图2。

图1 实验系统布局

Fig.1Schematiclayoutofexperimentalsystem

图2 喷管结构示意图

Fig.2Schematicstructureofthenozzle

  实验中,为了探讨火箭燃气射流在喷口上游的声场分布特性,超压传感器沿着发射管轴向和径向布

置,以喷口中心为基点,测点具体布置位置如表1所示,轴向和径向测点都是均匀分布的。

  实验工作原理:利用电点火装置点燃填充在燃烧室里的火药,产生高温高压的燃气;当燃烧室的压

力增加到一定水平时,喷管喉部的堵盖突然释放,燃气射流形成一个前沿激波;紧接着这个前沿激波的,
是静止的空气与高温、高压推进剂燃气之间的接触面,该接触面以超音速运动形成初始冲击波;当冲击

波经过压力传感器时,传感器将采集到的冲击波压力信号转换为电信号,经过电荷放大器放大处理后,
再传输到瞬态记录仪。

表1 测试点的位置坐标(x/De,y/De)

Table1Positioncoordinatesmeasurementpoints(x/De,y/De)

测试点 1 2 3 4

A (11.37,2.17) (7.88,2.17) (4.41,2.17) (0.93,2.17)

B (11.37,5.65) (7.88,5.65) (4.41,5.65) (0.93,5.65)

C (11.37,9.13) (7.88,9.13) (4.41,9.13) (0.93,9.13)

2 实验结果及分析

  图3是火箭发射时在A3、A2以及A1点测得的脉冲噪声声压-时间曲线。从A2(射手耳朵位置)曲
线可以明显看出,它由3部分组成:第1部分是湍流混合噪声,是火箭发动机燃烧产物流出超音速气流

的边界湍流层形成的强噪声部分,峰值强度为17.68kPa,其后形成一负压区;其次是位于图中的离散

纯音成分,即啸声,其峰值27.55kPa明显高于其他部分,说明啸声在喷口上游占主导地位;在啸声右边

的是宽带激波相关噪声,与其他部分超声速射流噪声的特点不同。宽带激波相关噪声和啸声都是由于

燃气射流的不完全膨胀所导致的[10]。

图3(a)测点A2处噪声声压时域信号

Fig.3(a)Time-domainsignalsofnoisesoundpressure
atmeasurementpointA2

  在测点A3和A1的图中也能清楚看到湍流混

合噪声、啸声以及宽带激波相关噪声3种成分。随

离喷口距离的增加,2个峰值都减小,特别是啸声峰

值衰减更明显,在测点A1处减小到13kPa,而湍流

混合噪声峰值减小到12.4kPa。离喷口距离越近,

2个峰值越提前出现,但其出现的时间间隔基本不

变,约2ms,啸声峰值在测点 A3的图中出现在

2ms之前,其延迟到3.6ms时才在测点A1的图中

出现。

  图3中的纵坐标代表测点的超压值,其声压级
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图3(b)测点A3处噪声声压时域信号

Fig.3(b)Time-domainsignalsofnoisesoundpressure
atmeasurementpointA3

图3(c)测点A1处噪声声压时域信号

Fig.3(c)Time-domainsignalsofnoisesoundpressure
atmeasurementpointA1

大小可以表示为:

Lp=20lg(p/p0)
式中:p为有效声压值;基准声压p0=2×10-5Pa。

  图4为在轴向上燃气射流噪声声压级峰值的分布曲线图,测点的噪声声压级峰值随着测点离喷口

距离的增大呈衰减趋势。由图中曲线的变化可以看出,随着离发射管的径向距离变大,射流噪声声压级

峰值在轴向上的衰减程度逐渐减小。在轴向A 位置,A4处的噪声声压级峰值为194.7dB,到A1处时,
其降低为176.3dB;而在轴向C,噪声声压级峰值由187.1dB衰减到177.2dB。燃气射流噪声声压级

峰值在径向上的变化趋势如图5所示,随着离喷口轴向距离的增加,声压级峰值在径向的衰减趋势逐渐

减弱,直到径向1时,A1、B1、C1处的声压级峰值分别为176.3、176.0、177.2dB,变化较小。以A4点

为基准,经过轴向距离3.48De(点A3)后声压级峰值衰减到186.8dB,而经过径向距离3.48De(点B4)
后声压级峰值衰减到191.3dB;同样以A4点为基准,经过轴向距离6.95De(A2点)后声压级峰值衰减

到182.8dB,而经过径向距离6.96De(点C4)后声压级峰值衰减到187.1dB。因此,噪声声压级峰值在

轴向上衰减比径向上快。

图4 噪声声压级峰值随轴向距离的分布

Fig.4Peakofsoundpressurelevel
alongtheaxialdirection

图5 噪声声压级峰值随径向距离的分布

Fig.5Peakofsoundpressurelevel
alongtheradialdirection

3 数学模型与数值方法

  对非稳态流场采用大涡模拟方法,其基本思想是直接计算湍流中的大尺度脉动,而对小尺度脉动作

模型假设。大涡模拟的控制方程是对N-S方程在波数空间或者物理空间进行过滤得到的。过滤的过

程是去掉比过滤宽度或者给定物理宽度小的涡旋,从而得到大涡旋的控制方程[11]:
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式中:ρ为流体密度,t为时间,ui、uj 为流体速度分量;τij为亚网格应力,τij=ρuiuj-ρui
-uj
-;带有上划线

的变量为滤波后的场变量。
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  亚格子尺度模型选用Smagorinsky涡黏性模型。在非稳态流场的基础上,通过求解FW-H方程,
来获得远场某点的噪声,是计算声学的基本过程。FW-H方程表达式可以写成如下形式[12]:

1
a20
∂2p′
∂t2 - Ñ2p′= ∂2

∂xi∂xj
TijH(f{ })- ∂

∂xi
Pijnj+ρui(un-vn[ ])δ(f{ })

+∂∂t ρ0vn+ρ(un-vn[ ])δ(f{ })

式中:p′为远场声压;a0 为远场的声速;ui、ρ、Pij分别为流体的速度、密度、应力张量;un 为流体在f=0
面上的法向速度;vn 为物面速度的法向分量;Tij为Lighthill应力张量,满足Tij=ρuiuj+Pij-a20(ρ-

ρ0)δij;H(f)为Heaviside函数;δ(f)为狄利克雷函数。

  从方程的结构可以发现,方程求解主要是面积分和体积分的求解,其右边的3项分别代表四极子、
偶极子和单极子声辐射源。当高速燃气喷射到静止空气中时,湍流产生大量旋涡,方程右边第1项中的

应力张量发生变化,会产生四极子辐射源。因此,火箭燃气射流噪声的主要声源是四极子。

  对燃气射流非稳态流场的计算主要采用有限体积法对方程进行离散。为了提高计算精度,基于通

量差分分裂法,利用二阶中心差分格式对黏性通量进行求解,对无黏通量采用三阶精度的 MUSCL格

式[13]。

4 计算结果与实验结果的比较

  为了验证计算方法和模型的有效性,将燃气射流噪声实验结果和计算结果进行比较。计算模型与

实验模型的结构和尺寸都相同。由于燃气的黏性效应,会对喷管出口周围相对静止的大气产生引射作

用,进而对喷管上游产生影响,因此计算区域还应包含部分喷管上游区域。计算区域的轴向长度60De,
径向取30De,如图6所示。在喷管入口处选择压力入口边界,总压为28MPa,总温为2400K;外场边

界条件采用压力出口,压力为101.325kPa,温度为300K;喷管壁面采用绝热、无滑移壁面条件,选用标

准壁面函数处理边界湍流,声源面则采用内部边界条件,燃气近似为可压理想气体。选择5×10-6s作

为非稳态计算的时间步长。为了划分结构网格,将整个计算区域分割成若干个子区域,在喷管出口及声

源面内部对网格加密,其尺寸要小于1/6波长,具体如图7所示。噪声接受点按照图1中A、B 轴向分

布,共布置了8个监测点,其坐标点如表1所示。

图6 计算区域及边界条件

Fig.6Computationaldomainandboundaryconditions

图7 计算区域网格划分

Fig.7Gridofcomputationaldomain

  图8是燃气射流在喷口上游的A、B 轴向的声场分布,可以看出计算得到的声压级峰值与实验值整

体分布规律基本一致,且出现的时间也较接近。随着离喷口的轴向距离变大,测点的声压级峰值逐渐减

小。在A 轴向上从 A4到A1噪声声压级峰值减小了15.6dB,而在B 轴向经过相同的距离才衰减

10.8dB,可以很明显地看出噪声声压级峰值在A 轴向衰减的速度比B 轴向快。在A 轴向上A2处计

算值与实验值的声压级相差最大,其差值只有5dB,相对误差仅为2.6%,在B 轴向上两者的相对误差

在3%以内,其主要是由计算中网格质量和实验各种外界因素造成的,满足工程要求。总体来说,这种方

法较好地预测了燃气射流在喷口上游声场的分布。

  图9为射流流场的涡量分布图,从图中可以明显看到大涡的发展、形成和配对的过程。当燃气从喷
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口流出时,气流冲击和剪切附近的静止空气,由于Kelvin-Helmholtz不稳定效应,卷吸周围的非湍流流

体,从而形成涡的结构,见图9(a)。随着向下游的运动,大涡开始脱落(图9(b)),受到亚谐扰动的作用,
相邻的两涡相互靠近,逐渐形成涡的合并配对(图9(c)),并在此过程中大涡自身诱导破裂。大涡向小

涡的撕裂过程是产生射流噪声的主要声源之一[8],因此选取的声源面要包含主要的涡结构。

图8 计算与实验结果的比较

Fig.8Comparisonofcalculatedandexperimentalvalues

图9 瞬态涡量分布

Fig.9Instantaneousvorticitystructure

5 结 论

  (1)利用大涡模拟与FW-H相结合的声类比法计算得到的射流噪声与实验结果在变化趋势上是基

本一致的,两者的相对误差在3%以内,噪声在B 轴向比A 轴向衰减速度快。说明采用该方法能够有

效地预测自由射流噪声,可为后续的燃气射流噪声理论研究奠定基础。
(2)火箭燃气射流噪声是由燃气射流与周围静止大气剧烈掺混而产生的,主要包含湍流混合噪声、

啸声和宽带激波相关噪声等。啸声峰值明显高于其他部分,在喷口上游占主导地位。随着离喷口距离

的增大,2个峰值都减小,其出现的时间也都延迟,但2个峰值的时间间隔基本不变。
(3)在喷口上游,随着离喷口距离的增大,射流噪声声压级峰值在轴向的衰减逐渐变弱,在径向的衰

减也逐渐变小。以A4点为基准,经过距离3.48De、6.96De 时,噪声在轴向上的衰减比径向上快。
今后的工作重点将是根据文中燃气射流流场涡量和噪声分布,提出相应的措施通过改变流场结构

和湍流强度来降低射流噪声。
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Distributioncharacteristicsofrocketlaunchingnoisefield

ZhangLei1,RuanWen-jun1,WangHao1,WangPeng-xin2
(1.SchoolofEnergyandPowerEngineering,NanjingUniversityofScienceandTechnology,

Nanjing210094,Jiangsu,China;

2.ChinaBaichengWeaponTestCentre,Baicheng137001,Jilin,China)

Abstract:Toinvestigatethecharacteristicsofrocketlaunchingnoiseandtheacousticdistributiona-
roundthenozzle,thegasjetnoisewasstudiedexperimentallyandnumerically.Threemaincompo-
nents(turbulentmixingnoise,screechtoneandbroadbandshocknoiseradiation)andrespectivefea-
turesofsupersonicjetnoisewereexplored,whichrevealedthatthespeeddisturbanceoftheturbulent
jetistheprincipalfactorinfluencingnoiseradiation.Thesoundpressurelevelpeaksofthejetnoiseat
differenttestpointswereanalyzed,andthedistributionruleofthejetnoisewasgotintheaxialand
radialdirections.Theinvestigatedresultsshowthatwithincreasingthedistancefromthenozzleexit,

theattenuationofnoiseintheaxialdirectionishigherthanthatintheradicaldirection.Basedonthe
experiments,thesoundpressurelevelpeaksofthesupersonicjetnoisewerecalculatedbylargeeddy
simulationandFfowcsWilliams-Hawkingsacousticanalogy.Thecalculatedresultsareinagreement
withtheexperimentalones,whichcanprovidereferenceforfurtherstudyofcontrollingjetnoise.
Keywords:fluidmechanics;soundpressurelevel;largeeddysimulation;rocketlaunchingnoise;gas
jet (责任编辑 张凌云)
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