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导流板排导火箭起飞噪声预示方法∗
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摘要  为提高导流板排导火箭起飞噪声预示精度，在传统方法的基础上，提出基于偏转喷流指向性修正的起飞噪声

预示方法。首先，在建模过程中，考虑偏转喷流噪声辐射特性的影响，设计了缩比试验声学测试方案，获取火箭偏转

喷流指向性；其次，基于火箭起飞噪声来源，建立火箭起飞 6 部分噪声预示模型，并通过偏转喷流指向性修正偏转喷

流模型中噪声辐射特性；最后，采用所提方法完成了火箭在不同升空高度下芯级和整流罩外侧噪声环境预示。结果

表明：在不同升空高度下，火箭箭体外侧噪声总声压级预示误差小于 3 dB；声压级谱关键频段预示误差小于 3 dB，

其他频段预示误差小于 6 dB。与修正前方法相比，所提方法下火箭起飞初期噪声预示精度提升 3~5 dB，可为导流

板排导火箭起飞噪声预示提供参考。
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0 引  言

导流板排导是火箭起飞喷流排导的重要方式

之一，与导流槽排导相比，导流板排导设施更为精

简，建设难度较低。为满足发射设施简化及海上航

天发射需求，针对导流板排导方式的研究逐渐占据

重要地位［1‑2］。由于导流板排导对喷流的遮蔽较少，

其起飞噪声环境更加恶劣，且此类宽频噪声控制难

度大［3］，会引发更为强烈的结构随机振动［4］，这对箭

上仪器及薄弱结构噪声防护提出了巨大挑战。我国

在建的商业航天发射场采用双侧导流板的排导方

式，为做好噪声防护，亟需发展出适用于导流板排导

的火箭起飞噪声预示方法。

导流板排导方式在国外火箭上应用较早，如美国

Ares Ⅰ与太空发射系统等［5‑6］，针对导流板排导方式，

Eldred［7］总结了声源的位置、声功率及频谱分布特征，

提出了 2种分布源方法（distributed source method，简
称 DSM）来预示火箭起飞噪声，将喷流声源等效为一

系列具有独立声功率和辐射特性的点声源。其中，分

布 源 Ⅱ 方 法（distributed source method Ⅱ ，简 称

DSM‑Ⅱ）声源分布接近实际声源，应用较为广泛［8‑13］，

但该方法预示精度有限。Potter 等［14］根据喷流沿导

流板的实际传播路径，将喷流分为 3 部分，即导流板

上方喷流、沿导流板的偏转喷流和沿地面的偏转喷

流，并计算各部分喷流的等效初始参数，从而计算出

声功率并进行声功率分配。由于该方法计算声功率

时有一定损失，Zeng 等［15］通过 DSM‑Ⅱ方法修正了

Potter 方法的声功率，并对双台发动机试车噪声环

境进行预示，声压级谱吻合较好。Kandula 等［16］考虑

到地面对噪声的反射，采用噪声镜面反射模型对地

面反射噪声进行计算，进一步完善了 DSM‑Ⅱ方法。

上述方法中，噪声辐射指向性是影响预示精度

的关键参数之一，已有较多学者对自由喷流指向性

进行了研究总结，发现自由喷流噪声在下游方向辐

射强度最大，对应指向性修正系数也最大［7，17‑18］。然

而，文献［19‑20］表明，偏转后喷流噪声包括冲击区域

及下游超音速喷流噪声的最大声辐射角度向箭体方

向偏移，说明偏转后喷流指向性与自由喷流有一定

差别，不能简单沿用自由喷流噪声指向性修正系数。

国内火箭大多采用导流槽排导方式，导流板排

导方式噪声数据积累不足，预示难度大。本研究基

于某导流板排导火箭 1∶10 缩比试验，设计噪声测试

方案，获取偏转喷流噪声辐射指向性修正系数；结合

传统预示方法，建立导流板排导火箭起飞 6 部分噪
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声预示模型，并修正偏转喷流模型指向性，形成基于

偏转喷流指向性修正的导流板排导火箭起飞噪声预

示方法。最后，通过试验数据验证该方法的可行性。

1 导流板排导火箭起飞缩比试验

1.1　试验方案　

试验装置示意图如图 1 所示，试验环境基于实

际发射台整体缩比，缩比比例为 1∶10。试验系统见

图 1（a），包括缩比火箭、缩比发射台、缩比勤务塔与

支架等。其中，缩比勤务塔位于发射台后方，喷流排

导方向为发射台两侧。发射台周围布置有 3 条竖立

支架，火箭与支架上竖立导轨相连，可沿导轨向上移

动 4.5 m，以模拟实际火箭从起飞到上升 45 m 的过

程。图 1（b）为试验排导方案及发动机布局，喷流经

过锥顶后向两侧排导；缩比火箭共有 4 台发动机，其

中芯级分布 2 台，位于锥顶正上方；2 个助推器各分

布一台，分别位于锥顶两侧上方。发动机参数根据

缩比准则设计，其中喷管出口直径为实际喷管的

1/10，出口燃气压力、速度、温度和比热比与实际喷

管保持一致，缩比发动机主要参数见表 1。

根据缩比准则，试验测得的噪声频率为实际火

箭的 10 倍，缩比准则为

f fullD full = fsubD sub （1）
其中：f为频率；D为发动机出口直径；下标 full和 sub
分别为全尺寸和缩比发动机参数。

1.2　试验测点布置方案　

考虑噪声辐射方向及火箭防噪重点区域［21］，试

验共布置 3 组测点，第 1 组测点分布如图 2 所示，其

中试验系统位于右侧，三导轨中央为缩比火箭，左右

两侧为排导方向。传感器线性布置方向与左侧排导

方向平行，高于地面 4.3 m，传感器头部朝向地面，共

分布 14 个传感器，其中最右侧传感器距箭体轴线

1.65 m。该组测点主要用于测量偏转喷流辐射特

性，分析并获取偏转喷流指向性修正系数。

第 2、第 3 组测点分布见图 3，左侧为正视图中

第 2 组测点位置，右侧为俯视图中第 3 组测点位置。

第 2 组测点线性分布于芯级外侧，传感器头部朝向

火 箭 轴 线 ，距 芯 级 外 表 面 0.1 m；传 感 器 间 距 为

0.25 m，共分布 10 个传感器，最下侧传感器距离火

箭底部约 1 m。第 3 组传感器环向分布于整流罩外

侧，传感器头部朝向火箭轴线，距整流罩外表面

0.1 m；传感器环向间距为 60°，共分布 6 个传感器，布

置高度距离火箭底部约 4 m。

2 缩比试验偏转喷流指向性分析

噪声辐射指向性指声源在同一距离、不同角度

辐射声压不一致的现象。受试验现场条件限制，本

图 1 试验装置示意图

Fig.1　Sketch of testing device

表 1　缩比发动机主要参数

Tab.1　Main parameters of scaling engines

参数名称

数值

出口速度/（m·s-1）

3 300
喷口直径/m

0.134
燃气比热比

1.187 8
燃气密度/(kg·m-3)

0.086
燃气压力/MPa

0.051
燃气温度/K

1 845
燃气分子量

25.9

图 2　第 1 组测点分布

Fig.2　Distribution of the first set of measuring points

图 3　第 2、第 3 组测点分布

Fig.3　Distribution of the second and third set of measuring 
points

589



振  动、 测 试 与 诊 断 第  46 卷  

研究偏转喷流指向性以线性阵列方式进行测量，因

此需要根据噪声线性传播假设将声源等效到同一圆

弧面上。为拓宽指向性有效角度范围，同步将整流

罩外噪声测点 12*进行等效。偏转喷流实际是一条

线声源，线声源上各点声功率存在一定差异。根据

DSM‑Ⅱ声功率分布规律，考虑喷流与发射台和地

面的相互作用，最大功率声源位于导流板末端、发射

台侧方出口附近。因此，本研究选择导流板与地面

接触点为等效圆心，将所有传感器测量结果进行等

效。传感器测量结果修正如图 4 所示，图中：r1为传

感器与等效圆心的距离；r2 为等效传感器与实际传

感器位置的距离；ϕ为传感器位置的倾角。

以传感器 14 为例，若声压级测量结果为 SPL14，

则修正后结果为

SPL ′14 = SPL14 + 20lg ( )r1

r1 + r2
（2）

火箭刚起飞时，大部分喷流经导流板向下偏转，

此时偏转喷流为主要噪声来源，自由喷流及反射噪

声影响较小。因此，选取火箭刚起飞时的数据来获

取偏转喷流噪声指向性，此时发动机喷口距发射台

面约 0.2 m。根据试验数据，计算修正后各传感器

1/3 倍频程的各频段声压级数据 SPL ′b，i，则各频段指

向性计算式［9］为

DI( b，ϕi )= SPL ′b，i - 10lg
∑
i= 1

N

Δϕi10SPL ′b，i/10

∑
i= 1

N

Δϕi
（3）

其中：b为各频段中心频率；i为传感器编号；ϕi为第 i

个传感器位置的倾角；Δϕi为第 i个传感器代表的角

度范围。

图 5 为处理得到的偏转喷流噪声各频段指向

性，St为 Strouhal数，计算式为

St= fD/U （4）
其中：U为发动机出口速度。

对比不同频率下指向性结果可以发现，随着频

率逐渐提高，峰值角度逐渐由 40°~50°增加到 70°~
80°。与图 6 所示的自由喷流噪声指向性［7］相比，试

验测得偏转喷流噪声指向性峰值角度随频率变化的

规律一致，但高频成分峰值角度更大；从各频段指向

性修正系数大小来看，自由喷流噪声指向性随频率

增大，指向性越来越弱；偏转喷流指向性随频率增

大，指向性越来越强。

3 导流板排导火箭起飞噪声预示方法

在传统方法的基础上，考虑导流板排导火箭起

飞环境，将噪声源分为 6 部分，即第 1 部分：喷流与发

射台冲击噪声源；第 2 部分：发射台上方自由喷流噪

声源；第 3 部分：发射台及地面反射噪声源；第 4 部

分：发射台下方受扰自由喷流噪声源；第 5 部分：沿

导流板偏转喷流噪声源；第 6 部分：沿地面偏转喷流

噪声源。导流板排导火箭起飞噪声源模型如图 7
所示。

图 6　自由喷流各频段指向性 [7]

Fig.6　Directivity of free jet in various frequency bands[7]

图 4　传感器测量结果修正

Fig.4　Correction of sensor measurement results

图 5　偏转喷流各频段指向性

Fig.5　Directivity of deflected jet in various frequency bands
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开展发射台冲击噪声和冲击损失计算。当发

射孔小于喷流直径时，喷流与发射台面会产生冲击

噪声，该部分噪声总声压级（overall sound pressure 
level， 简称 OASPL）的计算式［22］为

SPLOA，1 = 0.7Qmax + 10lg ( Fw F j )-
20lg ( R o D j )+ 38 （5）
F j = ρ jU 2

j S j （6）
Fw = F j - ρ̄wŪ 2

wAw （7）
其中：Qmax 为同等条件下喷流冲击无孔平板所产生

的最大压力脉动；D j、ρj、U j、Sj分别为发动机喷口等

效直径、密度、速度和截面积；Ro为预示点与发射孔

的距离；Fj为发动机喷口喷流推力；Fw为冲击在发射

台面喷流的推力；ρ̄w、Ūw 分别为发射孔处喷流平均

密度和速度；Aw为发射孔面积。

1/3 倍频程声压级谱由总声压级和经验曲线获

得［22］。自由喷流噪声和反射噪声由 DSM‑Ⅱ计算，

核长系数取 2.1，喷流轴线功率分配和声功率谱功率

分配的计算式［10］分别为

X tW ( x )
WOA

=
0.352 ( )x X t

1.36

( )1 + 0.005 ( )x X t
7.5 0.91 （8）

W ( f，x )
W ( x )

U jca

xc j
=

0.272 ( )St * 1.03

( )1 + 0.124 ( )St * 3.25 1.02 （9）

其中：Xt为喷流核长；WOA为喷流总声功率；x为喷流

轴线坐标；ca和 cj分别为环境音速和喷口音速。

式（9）中，St * 为修正的 St数，其计算式为

St * = fxc j

U jca
（10）

各点声源的各频段辐射声压级计算式为

SPL b，s = 10lgWb，s - 10lg4πRs
2 + 120 + DI( b，θ )

（11）
其中：s为各点声源；Wb，s为各点声源声功率；Rs为点

声源与预示点距离；DI( b，θ ) 为自由喷流噪声辐射

指向性。

发射台上方自由喷流噪声可由式（11）直接计

算；反射噪声需根据噪声实际传播路径对式（11）中

距离和指向性进行修正；导流槽下方受扰自由喷流

噪声需要在式（11）中引入喷流功率损失附加项

10lg（1-Fw/Fj）。

在计算偏转喷流噪声前，基于 Potter 方法［13］计

算各喷流段起始部分等效参数，获得起始等效速度、

密 度 、截 面 积 等 。 各 喷 流 段 点 源 声 功 率 分 布 由

DSM‑Ⅱ根据对应声源轴线坐标和式（8）计算，声功

率谱分布由式（9）计算，其中修正 St数由各偏转喷

流段初始参数计算。

完成噪声源声功率分配后，偏转喷流点源各频

段辐射声压级的计算式为

SPL b，s = 10lgWb，s - 10lg2πRs
2 + 120 +

10lg ( 1 - Fw /F j )+ DI′ ( b，ϕ ) （12）
与式（11）相比，偏转喷流噪声计算采用“半球

辐射”假设，且考虑了喷流通过发射孔的能量衰减。

式（12）中指向性附加项修正为 DI′ ( b，ϕ )，DI′ ( b，ϕ )
为第 2 节获得的偏转喷流指向性。由式（12）分别计

算两段偏转喷流各点源声压级谱，累加得到两段偏

转喷流声压级谱及总声压级。

4 导流板排导火箭起飞噪声预示

预示目标模型如图 1（b）所示，排导方式为导流

板双侧地面排导，发动机共 4 台，其中两股助推喷流

分别冲击在两侧导流板上，芯级双喷流冲击顶部后

向两侧偏转，该模型可由 2 个单侧导流板模型叠加

而成，单侧导流板起飞噪声来源见图 7。计算时，根

据喷流实际偏转情况，分别计算两侧偏转喷流噪声，

其中助推喷流噪声独立计算。芯级喷流先等效为 1
个独立喷流，在接触导流板前由单喷流计算，接触导

流板后喷流功率向两侧平均分配。最后，累加双侧

喷流噪声得到总噪声。

4.1　火箭不同升空高度总声压级预示结果分析　

芯级外侧噪声总声压级如图 8 所示，整流罩外

侧噪声总声压级如图 9 所示，分别展示了火箭不同

升空高度时，试验数据与预示结果总声压级对比情

况。图中 H为发动机喷口与发射台的距离。对比

试验数据与修正后方法可知，预示结果总声压级误

差均小于 3 dB，且声压级随测点位置变化趋势一

图 7　导流板排导火箭起飞噪声源模型

Fig.7　Lift-off noise sources of rockets guided by deflectors
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致，即越接近火箭底部，声压级变化越快，符合噪声

辐射规律；对于整流罩外测点，预示结果略小于试验

数据，但最大误差仍小于 3 dB，满足工程精度要求。

对比芯级外和整流罩外噪声数据可知，整流罩外测

点声压级略高于芯级外 1*测点，这是由于整流罩外

测点接近箭体顶部吊装设备，噪声反射引起总声压

级升高。

对比偏转喷流指向性修正前后结果可知，H=

0.2 m 时修正后方法总声压级提高约 5 dB，H=2 m
时提高约 3 dB，而在 H=4 m 时修正前后结果几乎

一致。这是因为修正方法仅修正了偏转喷流指向

性，而火箭不同高度下偏转喷流对总噪声贡献不

同。H=0.2 m 时，喷流噪声几乎全部来自偏转喷流

噪声源，此时修正产生的影响最大；H=2 m 时，偏转

喷流噪声约占总噪声的 1/2，此时修正产生的影响

减小；H=4 m 时，噪声主要来自火箭自由喷流部分，

因而此时修正影响较小。

4.2　火箭不同升空高度声压级谱预示结果分析　

火箭不同升空高度下预示点 7*、点 14*的 1/3
倍频程声压级谱分别如图 10、图 11 所示。对比试

验数据与修正后方法可知，各测点不同升空高度下

800 Hz~5 kHz 范围内预示误差小于 3 dB，该频段为

喷流噪声主要组成频段，为声压级谱预示的关键频

段；在 500 Hz 以下及 10 kHz 以上的预示误差小于

6 dB。修正后方法在峰值频率附近等关键频段预示

精度较高，其他频段下的预示精度满足工程需求。

对比偏转喷流指向性修正前后可知，两者预示

声压级谱趋势基本相当，但H=0.2 m 时整体预示值

偏低，峰值频率略大，这是由偏转喷流指向性差异所

引起；随着火箭逐渐上升，偏转喷流对噪声影响逐渐

减小，两者预示结果逐渐接近，H=4 m 时两者预示

值基本一致。

图 8 芯级外侧噪声总声压级

Fig.8　OASPL outside of core stage

图 9　整流罩外侧噪声总声压级

Fig.9　OASPL outside of fairing

图 10 火箭不同升空高度下预示点 7*的 1/3倍频程声压级谱

Fig.10　1/3 octave sound pressure level spectrum of predic‑
tion point 7* while rocket is on different heights
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5 结  论

1） 针对导流板排导火箭起飞噪声预示问题，设

计了导流板排导火箭起飞缩比试验声学测试方案，

研究了偏转喷流不同角度噪声辐射特性，获取了指

向性修正系数。结合传统预示方法，建立了火箭起

飞 6 部分噪声预示模型，修正了预示模型中偏转喷

流指向性。

2） 相较于自由喷流指向性，偏转喷流指向性具

有更大的峰值角度且高频下指向性更强，可更准确

地表示偏转喷流辐射特性；在火箭不同升空高度下，

采用本研究所提方法的火箭外侧总声压级和 1/3 倍

频程声压级谱关键频段预示精度高于 3 dB，对火箭

起飞噪声环境预示和噪声防护具有重要指导意义；

相较于修正前方法，本研究所提方法在火箭起飞初

期声压级预示精度提高了 3~5 dB，显著提升了火箭

在起飞复杂环境下噪声预示能力，具有较高的工程

实践应用价值和前景。

3） 本研究所提预示方法取得了较好效果，但目

前导流板排导火箭起飞噪声数据有限，未来可通过

进一步丰富数据对预示方法进行完善，提高所提方

法的预示精度和适应性；此外，本研究未研究导流板

形状对偏转喷流指向性的影响，但本研究提出的指

向性修正思路可行，可以作为今后相关研究的参考。
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