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喷流噪声声源识别与声源机理分析方法进展
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(西北工业大学 航空学院,西安暋710072)

摘暋要:喷流噪声是航空气动噪声的主要来源,会造成严重的环境污染和健康威胁。缺乏对湍流涡如何产生

噪声辐射这一物理过程的深刻理解,是难以设计出高精度噪声预测方法和高效降噪装置的根本原因。本文总

结公开发表文献中喷流噪声的声源识别与声源机理分析的研究进展和局限。从噪声由湍流脉动产生这一因果

律出发,指出未来研究仍需要对噪声和湍流脉动建立合理的物理模型和控制方程,进行合理的分离,并将噪声

脉动表示为背景湍流的广义函数,从动力学角度揭示非定常湍流涡演化产生噪声辐射的物理机理。
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Abstract:Jetnoiseisthedominatingcomponentofaircraftaerodynamicnoise,andcausessevereenvironmental

pollutionandhealththreats.Yetlackofafundamentalunderstandingofhowturbulenteddiesgeneratenoisera灢
diationposesgreatchallengesindesigningaccuratenoisepredictionmethodologiesandefficientnoisereduction

devices.Theprogressesandlimitationsofthestudiesontheturbulentnoisesourceidentificationandnoise

sourcemechanismsinopenliteraturearereviewed.Judgingbythecause灢effectreasoningthattheturbulentfluc灢
tuationsgenerateacousticperturbations,itseemspromisingtodevelopphysicallymoreaccuratemodelsand

governingequationstoseparatetheacousticandturbulentfluctuationsinfutureresearch.Byexplicitlyformula灢
tingtheformerasthegeneralizedfunctionofthelatter,thedynamicprocesshowturbulenteddiesgeneratenoise

radiationsisrevealed.

Keywords:aerodynamicnoise;jetnoise;noisesourceidentification;sourcemechanismanalysis

0暋引暋言

高速气流流经航空器各部件时均可产生噪声

辐射,主要气动噪声现象包括起落架噪声、机翼及

增升装置噪声、发动机风扇噪声、燃烧噪声、尾喷流

噪声等[1灢2]。其中,由发动机尾喷管高速喷出的射



流是航空器(尤其是先进战斗机)起飞、运载火箭发

射时最主要的噪声源[3灢4]。巨大的噪声辐射不仅对

机场周围居民造成严重的噪声污染,还对长时间、
近距离工作的地勤人员带来严重的健康威胁(在

2010年,美国政府对航母甲板上的地勤人员仅因

听力损伤而支付的补贴就高达14亿美元,其中还

不包括治疗费用[5])。因此,自20世纪50年代航

空科技兴起以来,美、欧等都投入了大量资源研究

航空气动噪声,尤其是喷流噪声的预测、声源机理

和噪声抑制,但仍远未达到可接受的水平,在未来

10年内实现整体噪声降低10~20dB的目标仍面

临巨大的挑战[6灢7]。
虽然由于实际产业需求等原因,我国的气动噪

声研究略有滞后,但国内高校和航空航天院所已对

上述主要航空气动噪声现象开展了一系列卓有成

效的实验和数值模拟研究[8灢14]。我国正在研制的

民航大飞机欲进入国际市场,必须满足日益严苛的

民航噪声规范。而发展高性能航空发动机、航母舰

载机的过程中,也必须深入研究喷流噪声的抑制措

施,以降低对地勤人员的健康危害。
本文以主要喷流噪声为例,总结声源识别方法

与声源机理分析的研究进展,其中相关理论方法也

适用于其他噪声现象。首先总结三大类噪声源识

别和声源机理方法的优势、不足以及典型的应用,
然后分析已有研究在理论基础上的局限,最后对噪

声源识别方法进行总结和展望。

1暋噪声源识别和声源机理分析的现状

目前国内外喷流噪声研究所取得的共识是:在
高速喷流与低速环境气体剧烈掺混而形成的剪切

层中,各种尺度的非定常湍流涡是远场噪声的主要

来源,绝大部分湍动能因粘性耗散而迅速转换为

内/热能,只有一小部分扰动邻近气流以声波的形

式向远场传播[15灢16]。其中,大尺度湍流涡的噪声

辐射呈各向异性,是相对于喷管轴线下游方向30曘
~60曘极角内低频噪声辐射的主要来源;小尺度湍

流涡的噪声辐射近似各向均匀,是各极角处高频噪

声的主要来源。高速喷流中的激波与湍流相互作

用还会产生主要向上游传播的强烈宽频激波噪声

(Broad灢bandShock灢associatedNoise),可在一定

条件下进一步激起初始剪切层的不稳定性,二者的

反馈可引发更剧烈的单频啸声(ScreechTone)。

此外,湍流声源随喷流高速输运,故噪声辐射呈现

明显的方向性和多普勒效应,并因近场极大的流场

梯度而产生明显的折射。
基于这些对喷流噪声的理解,通常有两大类抑

制噪声的方法。第一类方法通过改变喷管外形或

施加外部激励而直接改变湍流声源的强度,如扰流

片(Tab)[17]、锯齿尾缘(Chevron)喷管[18灢20]、微喷

射流、等离子体激励器等。其中微喷射流(Micro灢
jet)[21灢23]通过侵入高速喷流产生强烈的尾迹涡,加
速高速喷流与低速环境气体的掺混,使大尺度湍流

涡更快耗散为小尺度涡,并进一步耗散热能,从而

降低低频噪声;等离子体激励器(PlasmaActua灢
tor)[24]在喷管出口处局部注入动能和热能扰动初

始剪切层,从而控制不稳定扰动模态增长,抑制大

尺度湍流涡的噪声辐射。第二类方法则通过改变

噪声在传播过程中的空间分布,从而降低到达接收

者位置的噪声幅值,此类方法包括斜切(Beveled)
喷管[25灢26]、背负式发动机布局[27]等。

这些已有研究定性指出了什么样的湍流结构

可有效地产生噪声辐射,初步解释了降噪装置的基

本原理。然而国内外众多实验结果均表明,不当的

尾喷口及降噪装置设计不仅难以获得理想的降噪

效果(如锯齿尾缘抑制了低频噪声,却往往伴随着

高频噪声的增加),甚至可能带来严重的推力损失

和复杂的附加机构[28];而微小的喷管几何外形、外
部激励的频率和周向启动方式等改变仅带来湍流

剪 切 层 微 小 变 化,却 显 著 改 变 远 场 噪 声 频

谱[18,24,29灢30],诸多声源理论均难以揭示这些微小的

流动变化与远场噪声的准确联系。即使可快速、准
确地预测出微小流动差异带来的噪声改变,所识别

的声源强度和分布却大有不同。有学者指出,只有

对喷流剪切层中湍流涡如何产生噪声辐射这一物

理过程有深刻的理解,才能设计出高效的降噪

装置。
应当指出的是,过去的研究中还发展了多种其

他的噪声源识别/分析方法,例如基于因果律的流

-声相关性(Flow灢acousticCorrelation)分析。如

果近场某湍流脉动是远场某观测点处噪声的真正

来源,那么二者之间有极强的相关性,否则二者间

几乎不存在相关性。J.Panda等[31灢32]用分子瑞利

散射(MolecularRayleighScattering)技术测定近

场温度、密度和雷诺应力各分量与不同极角处远场
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噪声的相关性,结果表明沿流向超音速输运的大尺

度有序湍流涡结构是向下游传播的噪声的主要来

源,同时近场一阶及三阶雷诺应力扰动氀曚uu、氀
uu曚、氀曚u曚u曚相对于二阶项而言有更强的与远场噪声

的相关性,且密度扰动与远场噪声有强相关性。常

见的声源模型均假定密度为常值,这一假设与实验

观察相悖。
本文仅讨论可从完整流场q中定量识别辐射

脉动qa 或辐射声源s(qa)的分析方法,因其有助于

建立噪声源强度和声扰动的准确联系,从而揭示声

源的分布和物理机理。需要重申的是,在声学背景

下,本文所指的背景流动qd 为完整流场q 中去除

声扰动qa 的部分,即qd=q-qa。在不引起误解的

情况下,下文将背景流动简称为流动,它可进一步

被分解为定常均匀流qd 和非辐射脉动q曚
d(Non灢ra灢

diatingFluctuations,或湍流脉动 TurbulentFluc灢
tuations),即qd=qd+q曚

d。

1.1暋基于远场噪声频谱的反演方法

远场噪声仅由辐射声源产生,因此,分析远场

噪声频谱,即可反演出近场可能存在的辐射声源分

布。此类方法包含声反射镜(AcousticMirror)法
和麦克风阵列(MicrophoneArray)法。

声反射镜早在二战前已在防空预警中被用于

定位来袭敌机[33]。其原理是:从远焦点处(或无穷

远处)声源产生的声波,经椭圆(或抛物)面反射,同
时到达近焦点,从而形成相长干涉;而其他位置声

源产生的声波由于路径不同形成相位差异,以及背

景噪声由于其随机相位,均产生相消干涉。因此,
置于近焦点处的麦克风所记录的声信号正比于远

焦点处声源强度。然而实际应用中,声反射镜不易

识别移动声源。
自1970年以来,信号采集和分析技术的发展

促成了更精细的、基于类似原理的、用麦克风阵列

定位和识别噪声源的方法[34]。此类方法预先假定

噪声源的模型(如单极子 Monopole、偶极子 Di灢
pole、波包 Wavepacket[35]等)及分布,通过压力波

动方程(即远场噪声传播的控制方程)建立单位强

度声源与其远场声辐射的联系。依据声波(在均匀

背景流场中)到达阵列中各麦克风的路径和时滞的

不同,对阵列中各麦克风的声压信号进行加权处

理。麦克风阵列及信号处理的设计使得“虚拟焦

点暠处声源产生的声辐射得到最大输出(相长干

涉),而其他位置声源产生的声波以及背景噪声产

生极小输出(相消干涉)。由此,阵列中麦克风声压

信号的分析结果可测定(相对)声源强度的分布。
应用麦克风阵列记录远场声辐射,J.Billings灢

ley等[36]发展了声场透镜(AcousticTelescope)方
法,M.J.Fisher等[37]发展了 PolarCorrelation方

法测定发动机喷流中各频率声源的分布,指出了相

对于高频噪声的声源而言,低频噪声的声源位于更

下游位置,且在更广的空间范围内呈现相关性;D.
Papamoschou等[38]用简单波束成形(Beamform灢
ing)方法测量了各频率噪声的声源分布,并通过测

量该噪声源与近场流动的相关性(Coherence)分析

了各频率声源的输运速度,证明了大尺度湍流结构

在喷流中更广的空间范围内具有强相关性,它们是

在噪声辐射极大值方向的主要噪声源;徐康乐

等[11]采用多种Beamforming方法测定了民机起落

架的声源分布,指出主起落架小舱门与大舱门、主
支杆间的缝隙所产生宽频噪声是主要来源;G.P.
Howell等[39]、T.Ahlefeldt[40]测量了客机整机在

飞行状态下的噪声源分布。

D.Papamoschou等用简单波束成形(Beam灢
forming)方法测量的麦克风声压信号的自功率谱

密度,可 表 示 等 效 声 源 的 强 度 分 布,如 图 1 所

示[38],可以看出:在喷管出口下游较广的区域内,
低频噪声源均有较高的幅值,而较强的高频声源则

集中于靠近喷管出口处。这种噪声源强度分布与

M.J.Fisher等[37]采用PolarCorrelation方法测量

结果所得的结果一致。

图1暋波束成形法测量 M=1.75等效声源强度图

Fig.1暋NoisesourceintensityofaM=1.75jet

measuredbybeamformedmicrophonearray
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然而,应用麦克风阵列识别喷流噪声源的方法

存在诸多局限性。首先,Beamforming方法所采用

的麦克风阵列分布和信号处理算法均依赖于指定

的声源模型,故该方法显然只能反演出预设声源模

型所 对 应 的 声 源 强 度。正 如 J.E.Ffowcs灢Wil灢
liams[41]指出,对给定的远场声场而言,其声源往

往并非唯一,所有可产生与真实声场分布相符的声

源模型 及 强 度 分 布,均 可 被 视 为 合 理 的 声 源。

Y.Du等[42]也用简单 Beamforming方法分析了喷

流噪声源,指出基于单极子声源模型反演出的声源

分布也呈现波包声源模型的特征。因此,所测定的

声源只能被称为“等效声源暠,而非“真正的声源暠。

J.Freund[43]用 DNS方法计算了 Lighthill应力不

同分量的声辐射,证实了不同的分量存在相长或相

消的相互干扰,而从远场反演近场噪声源的方法显

然难以探测到这类声源间的干涉现象。
其次,对于不同的声源模型,其辐射声场分布

和传播路径也不同,麦克风阵列的设计和信号处理

方法也理应不同。理论分析和实验测量均表明,空
间分辨率强烈依赖于麦克风阵列的孔径、阵列中麦

克风的分布、声波的频率等,而众多的麦克风阵列

设计、声学 Beamforming算法则旨在提高对不同

频率声源的空间分辨率、考虑噪声在非均匀背景流

场中的折射、抑制背景噪声干扰等[34]。例如,较强

的旁瓣可能被错误地识别为噪声源。为降低旁瓣

幅值,可对麦克风阵列中各麦克风的位置(即声信

号到达各麦克风的路径和时滞,对应麦克风阵列的

指向因子)进行优化,所得的优化麦克风阵列分布

如图2所示[34]。

图2暋优化的麦克风阵列中麦克风的分布

Fig.2暋Locationsofmicrophonesinanoptimizedarray

同时,考虑到背景噪声等对自功率谱(Auto灢
spectrum)函数可能有较强贡献,可在 Beamfor灢
ming算法中仅使用互功率谱(Cross灢spectrum),并
进一步通过迭代算法消除旁瓣。采用传统 Beam灢
forming算法和消除旁瓣的 CLEAN灢SC算法所得

的无量纲化的互功率谱密度,可表示相对声源强度

的分布如图3所示[34],可以看出:优化后的Beam灢
forming算法更准确、清晰地识别了前缘缝翼处的

湍流声源位置和强度。

(a)传统波束成形方法

(b)CLEAN灢SC方法

图3暋空客 A340波束成形方法测量声源强度分布图

Fig.3暋RelativenoisesourceintensityofAirbusA340

measuredbytwobeamformingmethods

最后,预设噪声模型通常作为压力波动方程的

源项(单一量纲),以建立声源与远场声场分布的联

系,而实际喷流噪声源是剪切层中包含密度、压力

以及速度脉动等分量的复杂湍流脉动。
目前如何建立二者的联系尚无共识,因此尽管

该方法可以合理识别噪声源(相对)强度的分布,但
却难以揭示声源的物理机理。

1.2暋基于声比拟理论的近场声源过滤方法

由于喷流剪切层中非定常湍流涡是远场噪声

辐射的来源,因此,对近场流动脉动进行过滤也可

以识别辐射声源。该方法以声比拟理论为基础,若
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过滤出的噪声源可产生与真实的远场声场相同的

噪声频谱,即可被认为是合理的声源。
声比拟理论是过去70多年来气动噪声预测、

噪声源识别、以及声源机理分析中使用最广泛的工

具。各种声比拟理论均考虑声扰动在参考背景流

动(又称流场基础解)中的传播,将 NS方程进行巧

妙地重组,使其左端项为描述 “声扰动暠(以密度、
压力等相对于参考背景流动的扰动为代表)传播的

线性算子,右端项对应等效声源。如 M.J.Light灢
hill[44灢45]考虑了由湍流脉动引起的声波在静止、均
匀空气介质中的传播,指出以密度(或压力)扰动代

表的声波满足:

毠2氀曚

毠t2 -c2
0

毠2氀曚

毠xixj
=S(x,t)= 毠Tij

毠xixj
(1)

式中:Tij=氀uiuj-氂ij+(p曚-c2
0氀曚)毮ij;c0 为静止均

匀的参考背景流的音速。
此后,O.M.Phillips[46]、J.E.Ffowcs灢Williams

等[47]、G.M.Lilley[48]、M.E.Goldstein[49]等进一

步发展了声比拟理论,不同程度地描述了随非均匀

流场输运的运动声源效应、声源与声源之间的干

扰、非均匀流场对噪声的折射等。
当声比拟方程的格林函数(Green暞sFunc灢

tion)可以精确获得时,格林函数法提供了声扰动

方程的精确解。因此,格林函数G(x,t|y,氂)实际

提供了一种可从近场等效的声源中过滤出对远场

声场有贡献的时间-空间结构(即辐射声源)的工

具。如 果 Lighthill 方 程 的 解 为 p曚(x,t)=

曇
t

t0曇v
S(y,氂)G(x,t旤y,氂)dyd氂,傅里叶分析表明,

狄拉克函数毮(|k|-|氊|/c0)或中心位于|氊|/c0 的

高斯型过滤函数W (k,氊)即可分离出各频率-波

数范围内的辐射声源[50]。

S.Sinayoko等[51]简化了 M.E.Goldstein[49]

提出的声比拟理论,分析了一种 Mj=0.9的亚音

速喷流,其流场及声扰动由喷管出口处两种不同频

率的激励扰动初始剪切层而产生,其声辐射集中于

激励频率的差值所对应的频率,如图4所示[51](中
上:主要声辐射频率的完整解;左侧从上至下:定常

平均流背景流、“声暠扰动解、及对应声源;右侧:非
定常背景流、“声暠扰动解、及对应声源。结果表明:
对不同的参考背景流动,分解出的近场“声扰动暠和
“辐射声源暠也不同。)。

图4暋Mj=0.9亚音速喷流的流动和噪声分解

Fig.4暋Subsonicjetflowandnoisedecompositionat

Mj=0.9

当以定常平均流为声比拟方程的基础解(或背

景流动)时,近场扰动解和辐射声源均远大于声扰

动,可见扰动解中含有可观的非辐射脉动。但以自

由空间格林函数设计声源过滤算子,并用 Butter灢
worth型过滤函数反向分离出的“非辐射脉动暠作
为声比拟方程的基础解(或背景流动)时,则辐射声

源具有与声扰动相似的幅值,并呈现单一主要频

率、以及更大的空间范围内的单一主要模态。S.
Sinayoko等[51]的计算结果证明,尽管两种“声源暠
分布完全不同,但将其代入声比拟方程,均能获得

一致的远场声场解,而后者显然更清晰地描述了近

场大尺度扰动产生辐射声波的物理过程。
此类近场声源过滤方法的准确性和唯一性有

极大的局限,而这些不足之处大多由声比拟理论的

根本缺陷引起[52]。
首先,方程左端项并非描述真正的声扰动的传

播,因为氀曚(或p曚)仅仅是完整密度(或压力)相对

于预设平均/定常值(甚至可为任意值)的扰动,尽
管其值在远场声传播区可被合理地视为声扰动,但
在声源区及非线性声传播区却同时包含辐射和非

辐射脉动。同时,声比拟理论方程的右端项也并非

真正的“噪声源暠,因其同时包含流动扰动和声扰

动,表示为

Tij 曋氀uiuj=(氀d +氀a)(ui,d +ui,a)(uj,d +uj,a)
其次,由于对背景流动的定义不同,各声比拟

理论中左端线性算子和右端等效声源不尽相同,因
此所获得的“声源暠也不完全一致。图4清晰地证

明了这一点,这也是既有声源特征和分析方法存在
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争议的主要来源之一。
最后,与流场扰动类似,声扰动实际仍对应密

度、压力和三个速度分量这五个独立的扰动变量;
以密度(或压力,速度势等)为标量函数的声比拟理

论仅可合理地描述声扰动在远场均匀背景流中的

传播,但无法准确描述在近场声源区和非线性声传

播区中流动-声波的相互干扰。

1.3暋基于流动/噪声分离的分析方法

上述方法建立在假定完整流场解q可分为背

景流动qd 及声扰动qa,即在q=qd+qa 的基础上,
通过对背景流动和声传播分别构建特定的控制方

程,来获取流动和声场解。该方法最初被应用于单

向耦合的 CFD/CAA 算法(即不考虑声场对流场

的干扰),利用湍流脉动和声扰动在流动物理和特

征尺度上的显著差异,采用各自最优的数值方法,
来提高流动噪声的预测精度和效率。

考虑到湍流脉动与声扰动的强耦合性,构建流

动和噪声控制方程需要对二者作合理的假设。由

于声扰动为非线性背景流动的函数且声扰动具有

极低的幅值,因此以背景流动解为参考值,对完整

NS方程进行线性化并略去高阶小量,即可得到声

扰动的控制方程杮qd
(qa)=S(qd),其中杮为线性算

子,S(qd)为声源。这也是过去研究中建立声扰动

方程(如声比拟理论)的基础。然而由于声扰动具

有极低的幅值,近场背景流动几乎等同于完整流场

解(q曋qd),背景流动方程几乎等同于完整的 NS
方程。因此此类方法的难点在于构建完备、准确的

近场流动控制方程 (qd)=0,其中 为非线性

算子。
对完整流场解的扰动按时间或空间尺度进行

分离是一种常用的建立小扰动控制方程的方法。

D.I.Blokhintsev[53]发展了所谓的“最广义的流致

噪声的线化方程暠,将完整解分解为在预设时间(或
空间)尺度内的平均流及其对应的小扰动,对完整

NS方程进行时间(或空间)平均获得平均流的控

制方程,再将此分解代入完整 NS方程并忽略高阶

非线性项可得声扰动控制方程。短时平均方法[54]

将低频声波计入背景流动,同时由于时间尺度的不

确定性,无法完整准确地分离流动和噪声现象。

M.J.Lighthill[45]、G.M.Lilley等[48]的声比拟理论

可视为一种将流动分解为长时平均流及其对应扰

动的方法。虽然在远场声传播区该分解是合理的,
但在近场声源区,所有流动和声扰动解都被计入扰

动方程,因此无法分离背景流动和噪声,这也是基

于此类声比拟理论的声源识别和分析方法的根本

缺陷之一。
将完整流场解的扰动分解为平均流、(大尺度

和小尺度)湍流扰动、激波所致扰动和声扰动的分

离方法还被用于发展多种声源模型和噪声预测技

术,例如湍流噪声模型[55]、宽频激波噪声模型[56]

等。这种分离方法没有严格的理论支持,也不依赖

于特定的时间和空间尺度。其声扰动控制方程为

从 NS方程导出的小扰动方程,以定常解描述声传

播的介质,以非声扰动为源项,而噪声源模型为基

于湍流和激波结构统计特征的相关性函数。在假

设合理的条件下,对特定的噪声分量获得了相对满

意的快速预测结果。显然,对噪声源机理的深刻理

解有助于设计更准确的噪声模型,提高噪声预测的

精度,但反过来该方法对揭示噪声源机理却几无

裨益。
对特定的低速气动噪声现象,若考虑到流场及

声场的不同物理特征,还可以对流场与声场做特定

的假设,从而得到各自的控制方程。如J.C.Har灢
din等[57]、J.H.Seo等[58]假定流场满足不可压流

动方程,仅有声场含密度波动;声传播控制方程为

从 NS方程导出的小扰动欧拉方程,以不可压流动

解的函数为声源项。由于声波本质是在背景流中

传播的稀疏/压缩波,因此当假设近似成立时,即可

进行流动/噪声分离。W.DeRoeck等[59]假定流

场为不可压、有旋、有向量势场,而声场为可压、无
旋、有标量势场,分别建立有源(需已知的、与流场

解无关的声源项)泊松方程,当获取其对应的流、声
场速度扰动后,可通过线性化方程解析声压及密度

扰动,进而从全流场扰动解获取流场的压力扰动。
可见,这些方法在所适用的流动速度范围和分

离的准确性上有极大的局限性。首先,湍流脉动也

是可压的。J.C.Hardin等[57]通过低速流的等熵

条件,将与不可压流的压力扰动对应的一部分密度

脉动计入“修正暠的流动解;J.H.Seo等[58]、W.De
Roeck等[59]将密度扰动全部计入声场。因此,仅
对低速流动可以获得近似合理的流动/噪声分离结

果,如Ma=0.1低速空腔流动[57]、Ma=0.3低速

圆柱绕流[57]、及Ma=0.3声/涡干扰模型问题[59]。
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其次,湍流声源的模态分析困难。在近场声源区,
声扰动方程的源项是流场解的时间、空间导数项,
各频率及空间模态的声源项仅可通过信号后处理

方法进行识别。过去的研究借助傅里叶分析、小波

分析(Wavelet)、POD(ProperOrthogonalDecom灢
position)等提取各频率等效声源和声辐射的流向、
周向模态,描述了不同尺度的湍流结构对不同极角

位置噪声频谱的贡献[42,60灢61]。然而,这些分析依赖

预定的,缺乏明显物理意义的时、空间尺度或基函

数,也缺乏准确的控制方程建立其与远场声辐射的

联系,因此难以深入揭示噪声源的物理机理,尤其

是准确预测微小外形或扰动改变带来的噪声频谱

的差异。

2暋已有研究的理论基础和局限

为验证所识别声源的合理性、揭示噪声在已知

介质中产生和传播的物理规律,必须建立声扰动控

制方程,以描述声源与噪声辐射的准确联系。同

时,考虑到噪声是由非定常背景流动扰动邻近空气

而产生的微小能量辐射这一事实,还期望建立背景

流动控制方程,将其解的函数作为声扰动方程的源

项。因此,将完整流动分解为背景流动和声扰动在

数学上是可行的,从因果律角度是合理的。是否对

声扰动和背景流动的特征和区别有清晰、合理的认

识,决定了控制方程适用的流场区域、及其作为声

源识别与声源机理分析工具的准确性。
具有独立的声扰动方程,是上述三类分析方法

的相同之处。在建立声扰动方程的过程中,已有研

究都直接或间接地使用了完整流动可分解为背景

流动和声扰动这一假设。事实上,在远场声传播

区,不同研究均认为背景流动为定常均匀流,所有

扰动分量均为声扰动;但在近场声源区,由于湍流

声源的非线性、相长或相消的复杂干扰,以及流-
声耦合性,对背景流动和声扰动的定义和划分却存

在争议。研究发现:(a)压力波动方程(第一类方

法)和多种声比拟理论(第二类方法)均将声扰动视

为完整流场解中相对于当地长时平均值的扰动,这
种划分方法仅在远场声传播区有效,所识别的声源

仅可被称为“等效声源暠,而非真正声源;(b)M.E.
Goldstein[62]提出的声比拟理论(第二类方法)、从

NS方程导出的简化小扰动方程(第三类方法)则
将声扰动视为完整流场解中相对于满足某特定条

件的参考背景流动(如S.Sinayoko等[51]过滤出的

非辐射脉动,J.C.Hardin等[57]所述的低速不可压

流)的扰动。但当参考背景流动不满足特定条件

时,其近场扰动解仍包含可观的非辐射脉动,所识

别的声源也并非真正的声源。
是否建立了独立的背景流动控制方程,是上述

方法的不同之处。由于声扰动相对于背景流动具

有极低的幅值,因此背景流动方程几乎等同于完整

NS方程,这是构建背景流动控制方程的困难所

在,也是过去研究中虽然所谓的“声源项暠仍包含声

扰动(如声比拟理论),却能合理预估远场噪声频谱

的原因。在上述三类方法中:第一类方法依赖声扰

动方程建立未知强度的假定声源模型与远场声辐

射的联系,从远场声辐射反演声源强度;第二类方

法则依据格林函数反向设计过滤算子,从近场完整

流动解中提取非辐射扰动作为声源。这两类方法

均无特定的动力学控制方程解析背景流动和辐射

声源,因此只是从运动学(Kinetic)角度回答了“近
场可能存在什么样的湍流声源,以致可产生观察到

的噪声辐射暠这一问题。第三类方法则构建了背景

流动的控制方程,将其解的函数置于声扰动方程的

右端作为声源项,因此两组控制方程从动力学

(Dynamic)角度揭示“为什么近场湍流脉动的相互

作用可以形成这样的辐射声源,进而产生观察到的

噪声辐射暠这一最本质的噪声源物理机理的问题。

3暋结束语

总地来说,有效地抑制发动机喷流噪声依赖于

对噪声源机理的深刻理解,而诸多既有分析方法只

可获得近似的等效声源,而并非实时的、真正的辐

射声源。同时,既有研究虽然试图将噪声辐射表达

为近场流场脉动的函数,但并未合理分离近场完整

流场脉动中同时存在的噪声辐射及其产生该噪声

辐射的背景湍流,故未能建立合理的背景流动的控

制方程以描述湍流脉动相互作用形成辐射声源的

动力学过程。缺乏实时的、真正的声源,及准确的

背景流动和声扰动的控制方程,正是导致我们难以

深刻理解噪声源机理的根本原因。
噪声和湍流脉动同为完整流动的脉动量,且二

者间存在复杂的非线性相互作用。尽管当前研究

对二者能否合理、完整地分离存在争议,然而从噪

声由湍流脉动产生这一因果律出发,准确识别辐射
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声源、深入分析声源物理机理,需要厘清声扰动和

背景流动的特征和区别,对二者均构建合理的控制

方程。过去的研究几乎完全回避或未能有效解决

这些问题,以致所获得的声源分布不尽相同,对声

源机理的认识也存在争议。未来的研究中,通过对

声扰动及产生此声扰动的背景湍流构建合理的物

理模型和控制方程,可望发展出准确的噪声源识别

和声源机理分析方法,深入揭示喷流剪切层中非定

常湍流涡产生噪声辐射的物理机理,为更精确的声

源模型和更高效的降噪装置设计奠定理论基础。
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