
　 第 ４１ 卷第 ２ 期
２０２６ 年 ２ 月

热 能 动 力 工 程
ＪＯＵＲＮＡＬ ＯＦ ＥＮＧＩＮＥＥＲＩＮＧ ＦＯＲ ＴＨＥＲＭＡＬ ＥＮＥＲＧＹ ＡＮＤ ＰＯＷＥＲ

Ｖｏｌ. ４１ꎬＮｏ. ２
Ｆｅｂ. ꎬ２０２６

　

收稿日期:２０２５ － ０７ － １４ꎻ　 修订日期:２０２５ － ０８ － ２８
基金项目:国家科技重大专项(Ｊ２０１９￣Ｉ￣０００７￣０００７)ꎻ中央高校基本科研业务费(３０７２０２２ＱＢＺ０３０８)
Ｆｕｎｄ￣ｓｕｐｐｏｒｔｅｄ Ｐｒｏｊｅｃｔ:Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｍａｊｏｒ Ｐｒｏｊｅｃｔ (Ｊ２０１９￣Ｉ￣０００７￣０００７)ꎻ Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｆｕｎｄｓ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｃｅｎｔｒａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉ￣

ｔｉｅｓ (３０７２０２２ＱＢＺ０３０８)
作者简介:严蓝漪(１９９９ － )ꎬ女ꎬ哈尔滨工程大学博士研究生.

文章编号:１００１ － ２０６０(２０２６)０２ － ００４８ － １２

低压涡轮级的气动声源能量评价方法
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摘　 要:为揭示设计工况下低压涡轮级非定常流动特征和气动噪声产生机理ꎬ并量化各类现象的湍动能和声能占

比ꎬ提出了一种基于本征正交分解的低压涡轮级气动声源能量评价方法ꎮ 对低压涡轮级进行了大涡模拟ꎬ并对由

流场快照组成的时空矩阵进行了本征正交分解ꎮ 分解得到的速度和压力模态揭示了引发湍流脉动和气动噪声的

动态结构ꎬ其中湍流脉动源和气动噪声源的能量由相关模态特征值的总和来表征ꎮ 结果表明:转子 － 静子干涉效

应引发的势场相互作用和尾迹周期性迁移是涡轮级内最大的湍流脉动源和气动噪声源ꎬ其湍动能占比为 ２３. ０％ ꎬ
声能占比为 ３９. ０％ ꎻ静叶尾缘涡脱落引发的卡门涡街和波包结构是涡轮级内第二大湍流脉动源和气动噪声源ꎬ其
湍动能占比为 ３. ９％ ꎬ声能占比为 ２０. ９％ ꎻ而动叶叶尖涡脱落产生的能量较低ꎬ其湍动能占比为 ３. ７％ ꎬ声能占比为
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引　 言

船用燃气轮机涡轮噪声作为通过排气烟囱直接

向环境辐射的气动噪声源ꎬ其控制和优化对改善军

用舰船的隐身性能和改善船上人员的生存环境至关

重要[１]ꎮ 一台额定功率为 ２２０００ 马力的船用燃气轮

机ꎬ在排气烟囱附近测得的涡轮气动噪声水平高达

１２５ ｄＢ[２]ꎮ
杨成浩[３]采用大涡模拟(ＬＥＳ)方法ꎬ结合福克

斯􀅰威廉姆斯与霍金斯声类比(ＦＷ￣Ｈ)方程ꎬ计算了

ＰＷ￣Ｅ３ 发动机低压涡轮末级的气动噪声ꎬ并提出了

多种仿生降噪方法ꎮ 李智杰[４] 采用非定常雷诺平均

(ＵＲＡＮＳ)方法ꎬ结合剪切应力输运(ＳＳＴ)湍流模型和

ＦＷ￣Ｈ 方程ꎬ对注入不同频率熵波时某高压涡轮级的

转子 －静子(转静)干涉噪声及其相关流动机理进行

了计算ꎮ 谭洪川等人[５]将传统涡轮气动设计与声压

级预测半经验方法耦合ꎬ提出了一种低压涡轮气动 /
声学一体化设计方法ꎮ Ｆａｕｓｔｍａｎｎ 等人[６] 利用传声

器阵列方法ꎬ研究了两级双轴实验涡轮的噪声特性

以及低压涡轮级轴向间距和分流叶片对噪声特性

的影响ꎮ Ｗａｎｇ 等人[７] 采用 ＬＥＳ 方法对跨声速高压

涡轮级的声场进行了计算ꎬ通过在高压涡轮级入口

添加一个温度变化幅值为 ２０ Ｋ、频率为 ２ ０００ Ｈｚ 的

熵波扰动来观察高压涡轮级内间接燃烧噪声的产生

机理ꎮ Ｃｅｃｉ 等人[８] 利用 ＬＥＳ 计算了入射熵波前后

跨声速高压涡轮静叶的流场和声场ꎬ熵波温度振幅

为入口平均温度的 ４. ８％ ꎬ频率为１ ０００ Ｈｚꎮ
传统的流场分析方法难以有效提取多尺度湍流

结构的频率和能量信息ꎬ并解析不同非定常源对涡

轮级气动噪声的影响ꎮ 而模态分析是一种可从非定

常流场数据快照中提取一般时空流动结构(即模

态)的数据挖掘工具ꎮ 识别的模态不仅有助于提高

对流场物理现象的认识ꎬ而且为非定常流场的降阶

建模提供了基础ꎮ
本征正交分解(ＰＯＤ)是一种基于物理场变量

均方优化的模态分解技术ꎬ由 Ｌｕｍｌｅｙ[９] 首次引入流

体动力学和湍流领域ꎬ并被广泛用于从湍流中提取

相关结构的工具ꎮ Ｌｅｎｇａｎｉ 等人[１０] 开发了一种基于

ＰＯＤ 的数据处理方法ꎬ对 Ｔ１０６Ａ 低压涡轮叶栅的非

定常速度场和非定常焓场进行分解ꎬ确定了不同气

动现象对熵产率的贡献ꎮ 另外ꎬＬｅｎｇａｎｉ 等人[１１] 还

对高负荷低压涡轮叶片吸力侧后部的二维速度快照

进行了 ＰＯＤ 分析ꎮ ＰＯＤ 成功识别和表示了控制边

界层过渡和分离的克莱巴诺夫(Ｋｌｅｂａｎｏｆｆ)条纹、开
尔文 － 赫姆霍尔兹(Ｋｅｌｖｉｎ￣Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ)不稳定性和

发夹涡的动力学ꎮ Ｓａｊａｄｍａｎｅｓｈ 等人[１２]基于 ＰＯＤ 方

法成功识别了超高升力低压涡轮叶栅中涡结构的相

对尺寸和能量ꎬ并捕获了不同雷诺数下边界层分离

泡的变化ꎮ Ｃａｎｅｐａ 等人[１３]利用 ＰＯＤ 分析了上游扰

流棒尾迹对下游低压涡轮叶栅二维流场的影响ꎮ 结

果表明ꎬＰＯＤ 识别了来流尾迹中的涡在边界层内产

生的低速和高速相干结构ꎮ Ｍａｔｓｕｕｒａ 等人[１４] 利用

ＰＯＤ 研究了来流湍流对低压涡轮叶片表面转捩边

界层的影响ꎬ发现当无来流湍流时ꎬ流场中产生最大

速度脉动的现象为尾缘涡脱落及其压力波辐射ꎻ当
有来流湍流时ꎬ流场中产生最大速度脉动的现象为

转捩末期湍流斑的破碎和全三维湍流边界层的

对流ꎮ
在现有涡轮噪声研究中ꎬ关于各类流动现象对

整体噪声水平贡献程度的认识不足ꎬ且尚未开发各

气动声源的能量评价方法ꎮ 同时ꎬ模态分解技术在

涡轮流场中的应用多集中于分析叶栅总压损失产生

原因和边界层分离与转捩机理ꎬ针对涡轮级气动噪

声产生机理的模态分解研究匮乏ꎮ
本文将 ＰＯＤ 运用于识别低压涡轮级非定常流
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场中的气动噪声源ꎬ首先对某低压涡轮级设计工况

下的非定常流场进行大涡模拟ꎬ其次对 ３ ７０１ 个流

场快照组成的数据矩阵进行本征正交分解ꎬ识别引

起速度和压力脉动的主要流动结构ꎬ最终评估各类

湍流源和噪声源的能量含量ꎬ提取各类湍流源和噪

声源的空间特征ꎮ

１　 流场计算方法

１. １　 研究对象

本文的研究对象为某燃气轮机的低压涡轮级ꎬ
包括 １ 个上游静叶和 １ 个下游动叶ꎮ ５０％叶高处的

静叶弦长 Ｃｘｓ为 １４２ ｍｍꎬ５０％叶高处的动叶弦长 Ｃｘｒ

为 １０３. ５ ｍｍꎬ转子叶顶间隙为 １ ｍｍꎬ流道为上下平

行通道ꎬ叶片展向高度为 ８０ ｍｍꎮ
在轴向涡轮机械数值研究中ꎬ通常使用滑移网

格法来实现动叶域的旋转ꎮ 为了保证滑移网格法中

动静交界面上数据的精确传导ꎬ一般通过调整叶片

数量使静叶域和动叶域节距相等[１５]ꎮ 本文所研究

的原型涡轮级有 ６４ 个静叶和 ７６ 个动叶ꎮ 然而ꎬ在
涡轮级的大涡模拟中ꎬ为了满足周向上的周期性边

界条件ꎬ将动叶数减少到 ６４ 个ꎬ使静叶和动叶的节

距比简化为 １∶ １ꎬ从而大幅降低计算成本ꎮ 此外ꎬ将
通道的轮毂和机匣简化为等半径曲面ꎮ 表 １ 展示了

减少动叶数量和平行端壁对涡轮级性能的影响ꎬ调
整后的几何模型与原涡轮级的实际运行数据非常接

近ꎮ 涡轮通道内关键截面的表面平均压力和温度结

果的相对误差小于 ５％ ꎮ

表 １　 原始模型与调整后模型气动性能参数比较

Ｔａｂ. １ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｂｅｔｗｅｅｎ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｍｏｄｅｌ ａｎｄ ｍｏｄｉｆｉｅｄ ｍｏｄｅｌ

参数 原始模型 调整后模型 相对误差 / ％

总压比 １. ４２３ １. ４１３ ０. ７０

总温比 １. ０８３ １. ０９９ １. ４８

静叶通道入口静压 / Ｐａ １５３ ７００ １５３ ９８０ ０. １８

静叶通道入口温度 / Ｋ ８５７. ３ ８５７. ３ < ０. ０１

动叶通道入口静压 / Ｐａ １２７ ６００ １２３ ００１ ３. ６０

动叶通道入口温度 / Ｋ ８２１. ５ ８０４. ５ ２. ０７

动叶通道出口总压 / Ｐａ １０９ ９００ １１０ ６８０ ０. ７１

动叶通道出口总温 / Ｋ ７９４. ８ ７８４. ２ １. ３４

流道计算域模型如图 １ 所示ꎮ 由图 １ 可知ꎬ通
道入口至静叶前缘的距离约为 ０. ５ 倍的静叶弦长ꎬ

通道出口至动叶尾缘的距离约为 ２ 倍的动叶弦长ꎮ
为了抑制边界反射ꎬ在物理域的出口添加了长度为

１ 倍动叶弦长的吸声域ꎮ 静叶的入口气流角 α 为

８５°ꎬ入口雷诺数 Ｒｅ 为 １０５ ５１３ꎬ级的设计工况参数

如表 ２ 所示ꎮ

图 １　 流道几何模型

Ｆｉｇ. １ Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｆｌｏｗ ｐａｓｓａｇｅ

表 ２　 涡轮级的设计工况参数

Ｔａｂ. ２ Ｄｅｓｉｇｎ ｗｏｒｋｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｏｆ ｔｕｒｂｉｎｅ ｓｔａｇｅ

膨胀比 总温比 等熵滞止效率
转子转速 /

( ｒ􀅰ｍｉｎ － １)

质量流量 /

(ｋｇ􀅰ｓ － １)

１. ４５６ １. ０８３ ０. ９１４ ３２７０ ２０. ７３５

１. ２　 网格划分

本文采用 ＮＵＭＥＣＡ Ａｕｔｏｇｒｉｄ 软件在静叶域、动
叶域和吸收域中划分结构化网格ꎬ如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 涡轮级的计算网格

Ｆｉｇ. ２ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｍｅｓｈｅｓ ｏｆ ｔｕｒｂｉｎｅ ｓｔａｇｅ
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静叶表面第一层网格高度为 ０. ０１８ ｍｍꎬ动叶表

面第一层网格高度为 ０. ００６ ｍｍꎬ叶片表面第一层网

格增长率约为 １. １ꎬ静叶表面边界层内划分 １２ 层网

格ꎬ动叶表面边界层内划分 １５ 层网格ꎬ动叶叶顶间

隙区域划分 ２４ 层网格ꎬ全局 ｙ ＋ 值(第一层网格质心

到壁面的无量纲距离)小于 ５ꎮ 叶片表面的网格长

宽比 Δｘ / Δｚ 小于 １１４ꎬ静叶和动叶表面网格的 Δｘ ＋ /
Δｙ ＋ (流向 /壁面法向)分别小于 ７５ 和 １３５ꎬ静叶和

动叶表面网格的 Δｚ ＋ / Δｙ ＋ (展向 /壁面法向)分别小

于 ８０ 和 １７０ꎮ 由于计算网格的长宽比不符合壁面

解析大涡模拟的要求ꎬ因此使用壁面模型的大涡模

拟(ＷＭＬＥＳ)来计算低压涡轮级的转静干涉流场ꎮ
叶片表面第一层网格分布在粘性底层(ｙ ＋ < １０)内ꎬ
满足使用壁面模型的大涡模拟(ＷＭＬＥＳ)的网格要

求[１６]ꎮ 静叶域网格数为 ５８６ 万ꎬ周向、展向、流向 ３
个方向上的网格节点数分别为 ８９ꎬ１５３ꎬ４３０ꎬ动叶域

网格数为 １ ０６０ 万ꎬ周向、展向、流向 ３ 个方向上的

网格节点数分别为 １６５ꎬ１６９ꎬ３８０ꎬ吸声域网格数为

５４ 万ꎮ 为了抑制边界反射ꎬ吸声区域内 Δｘ 的延伸

比为 １. ２ꎮ
为了验证网格密度是否能够合理解析最具脉动

能量的涡流ꎬ根据 Ｃｅｌｉｋ 等人[１７] 提出的验证方法对

ＬＥＳ 计算网格进行质量评估ꎮ 网格质量指数定义为:

ＬＥＳＩＱν ＝ １

１ ＋ ０. ０５ μ ＋ μＳＧＳ

μ[ ]
０. ５３ (１)

式中:μ—分子粘度ꎻμＳＧＳ—类比于湍流涡流粘度的

亚格子尺度(ＳＧＳ)粘度ꎮ
图 ３ 为 ５０％ 叶高截面的网格质量系数分布

云图ꎮ

图 ３　 ５０％叶高截面的网格质量系数

Ｆｉｇ. ３ Ｍｅｓｈ ｑｕａｌｉｔｙ ｆａｃｔｏｒ ａｔ ５０％ ｓｐａｎ ｓｅｃｔｉｏｎ

叶片尾迹区域和转子 －静子相互作用流动区域

的网格质量指数大于 ８０％ ꎬ其他区域的网格质量指

数大于 ９０％ ꎬ表明当前 ＬＥＳ 能够在远离壁面的核心

流动区域合理解析高达 ８０％ 的湍流动能ꎮ 此外ꎬ对
于涡轮机械而言ꎬ边界层噪声远低于转子 － 静子相

互作用引起的单音噪声和涡脱落引起的尾缘噪

声[１８]ꎬ因此ꎬ当前的 ＬＥＳ 网格具有较好的质量ꎬ有助

于充分理解涡轮噪声产生的机理ꎮ
１. ３　 计算设置

低压涡轮级的大涡模拟在计算软件 ＡＮＳＹＳ
Ｆｌｕｅｎｔ ２０２２Ｒ１ 中完成ꎬ使用的亚格子模型为动态

Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ￣Ｌｉｌｌｙ 模型ꎬ通过 Ｗｅｒｎｅｒ￣Ｗｅｎｇｌｅ 壁面函

数采用线性律与幂次律的匹配形成近似表示壁面速

度分布ꎬ通过瞬时速度求得瞬时壁面场应力[１９]ꎮ 假

定空气为理想气体ꎬ其粘性由 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ 定律计算ꎮ
采用滑移网格法实现动叶域的旋转ꎬ转速为 ３４２. ４３
ｒａｄ / ｓꎮ 静叶域入口定义为压力入口边界ꎬ总压为

１５６ ４００ Ｐａꎬ总温为 ８６１. １ Ｋꎬ根据级的入口气流角ꎬ
给定径向速度分量为 ０ꎬ切向速度分量为 ０. ０７８ ７ꎬ
轴向速度分量为 １ꎮ 本文仅考虑转静干涉引发的非

定常流动结构和气流脉动特性ꎬ因此入口不附加湍

流脉动ꎬ流体以层流状态流入计算域ꎮ 将动叶域出

口定义为压力出口ꎬ静压为 １０７ ４００ Ｐａꎮ 参考压力

为 １０１ ３２５ Ｐａꎬ并给定径向平衡压力分布ꎮ 计算域

的入口和出口均设置声学无反射边界条件ꎮ 考虑到

涡轮叶片在实际运行中的冷却保护措施ꎬ将静叶和

动叶表面设置为温度 ７００ Ｋ 的无滑移壁面ꎬ其他壁

面则设置为绝热无滑移壁面ꎮ
压力速度耦合算法为 ＳＩＭＰＬＥＣꎬ梯度离散方法

为基 于 单 元 的 最 小 二 乘 法 ( Ｌｅａｓｔ Ｓｑｕａｒｅｓ Ｃｅｌｌ
Ｂａｓｅｄ)ꎬ压力离散方法为二阶(Ｓｅｃｏｎｄ Ｏｒｄｅｒ)ꎬ动量

离散方法为有界中心差分 法 ( Ｂｏｕｎｄｅｄ Ｃｅｎｔｒａｌ
Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｉｎｇ)ꎬ密度和能量离散方法为二阶迎风

(Ｓｅｃｏｎｄ Ｏｒｄｅｒ Ｕｐｗｉｎｄ)ꎬ时间离散方法为有界二阶

隐式(Ｂｏｕｎｄｅｄ Ｓｅｃｏｎｄ Ｏｒｄｅｒ Ｉｍｐｌｉｃｉｔ)ꎮ 以使用 ＳＳＴ
ｋ － ω 湍流模型的雷诺平均模拟(ＲＡＮＳ)计算结果

来初始化大涡模拟计算ꎬ大涡模拟的时间步长为

８ × １０ － ７ ｓꎬ满足库朗数 Ｃｏ≤１ꎮ 在一个时间步长内ꎬ
物理量残差可降低三个数量级并降至 １ × １０ － ４ 以

下ꎮ 库朗数定义为:
Ｃｏ ＝ ＵΔｔ / Δｌ (２)

式中:Δｌ—网格单元的最大边长ꎻＵ—当地平均速

度ꎻΔｔ—时间步长ꎮ
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在计算推进 １１４ ６９０ 个时间步长(对应转子旋转

５ 周)后开始统计流场非定常数据ꎬ并统计了 ４７ ０００
个时间步长(对应转子旋转 ２ 周)的非定常数据ꎮ
每 ５ 个时间步长导出一次气流脉动数据ꎬ对应的尼

奎斯特频率为 １２５ ０００ Ｈｚꎬ声学频谱的最小频率和

频谱分辨率均为 ２７ Ｈｚꎮ 因此ꎬ用于本征正交分解

的流场快照数据的时间间隔为 ４ × １０ － ６ ｓꎮ
为了验证数据采样过程中非定常模拟的收敛

性ꎬ在流场中放置了多个监测点ꎬ以确保气流脉动呈

现出周期性且平均流达到稳定状态ꎮ 图 ４ 展示了数

据采样周期内动叶下游监测点速度波动 Ｕ′和高阶

动量波动 ｖ′ｗ′的非定常信号ꎮ 红色虚线表示整个数

据采样周期内的时间平均值ꎬ４ 条蓝色线段分别表

示 ４ 个等长分割窗口内的时间平均值ꎮ 由图 ４ 可

知ꎬ速度波动和高阶动量波动统计量的平均值非常

接近于零ꎬ且几乎不随时间变化ꎬ说明湍流已达到完

全发展状态ꎬ大涡模拟计算已经收敛ꎮ

图 ４　 数据采样周期内动叶下游的湍流脉动信号

Ｆｉｇ. ４ Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｓｉｇｎａｌｓ ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ ｏｆ

ｒｏｔｏｒ ｂｌａｄｅ ｄｕｒｉｎｇ ｄａｔａ ｓａｍｐｌｉｎｇ ｐｅｒｉｏｄ

１. ４　 实验验证

为验证数值方法的准确性ꎬ将涡轮级静叶流场

的大涡模拟结果与物理实验结果进行了比较ꎮ 实验

研究是在热那亚大学空气动力学和涡轮机械实验室

的吹气式亚音速风洞中进行ꎬ实验台具体布置如图

５ 所示ꎮ 采用 ２２ 个直径为 ０. ５ ｍｍ 的压力探头来测

量平面静叶栅中心 ３ 个叶片上跨中截面的压力载

荷ꎮ 通过基尔探针检测叶栅上游和下游的总压ꎮ 实

验中使用 ＤＳＡ３２１７ 压力扫描阀和 ＳＥＴＲＡ 差压传感

器两类压力传感器:前者用于收集压力探头的数据ꎬ
精度为传感器满量程的 ± ０. ４％ ꎬ后者用于收集基尔

探针的数据ꎬ精度为传感器满量程的 ± ０􀆰 ０７５％ ꎮ 评

估静压损失系数的不确定度约为 ０􀆰 ６％ ꎬ评估总压

损失系数的不确定度约为 ０. ７％ ꎮ

图 ５　 涡轮叶型损失平面叶栅实验台

Ｆｉｇ. ５ Ｐｌａｎｅ ｃａｓｃａｄｅ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｐｌａｔｆｏｒｍ

ｆｏｒ ｔｕｒｂｉｎｅ ｐｒｏｆｉｌｅ ｌｏｓｓ

图 ６ 展示了静叶表面压力系数模拟值和实验值

的对比情况ꎮ 由图 ６ 可知ꎬ数值模拟所预测的叶片

表面气动载荷与实验结果吻合较好ꎮ

图 ６　 静叶表面压力系数模拟值和实验值对比

Ｆｉｇ. ６ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｏｎ ｓｔａｔｏｒ ｂｌａｄｅ ｓｕｒｆａｃｅ

图 ７ 展示了 ５０％ 叶高截面总压损失系数模拟

值和实验值的对比情况ꎮ 由图 ７ 可知ꎬ数值模拟预
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测的叶栅下游的总压损失系数最大值高于实验值、
最小值低于实验值ꎬ而数值模拟所预测的尾迹形状

和叶型损失与实验结果吻合较好ꎮ 叶栅下游的总压

损失曲线反映了尾迹形状和尾迹内卡门涡街不同分

支的相对涡脱落强度ꎮ 数值模拟对吸力侧尾迹形状

(周向位置 ０. ３６ ~ ０. ６)的预测结果与实验结果高度

重合ꎬ主要误差出现在压力侧尾迹内(周向位置０ ~
０. ２５)ꎬ说明数值模拟高估了压力侧的旋涡脱落强

度ꎬ导致压力侧尾迹内的时均速度水平高于实际值ꎬ
总压损失水平低于实际值ꎮ

图 ７　 ５０％叶高截面总压损失系数模拟值和

实验值对比

Ｆｉｇ. ７ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｖａｌｕｅｓ ｏｆ ｔｏｔａｌ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｏｓｓ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ ５０％ ｓｐａｎ ｓｅｃｔｉｏｎ

圆柱 －叶片干涉结构作为一种标准测试用例而

广泛应用于声场计算方法的实验验证ꎮ 下游叶片经

历了由圆柱涡脱落频率主导的宽带扰动ꎬ类似于涡

轮流场中上游叶片尾迹对下游叶片的宽带扰动ꎬ圆
柱 －叶片干涉噪声产生机制与转子 －静子干涉噪声

产生机制类似ꎮ 本文采用大涡模拟预测圆柱 －叶片

干涉引发的声场ꎬ以验证数值方法的声学预测能力ꎮ
图 ８ 为圆柱 －叶片干涉噪声的计算域尺寸及计算网

格ꎮ 计算域参考文献[２０ － ２１]的圆柱 － 叶片基准

声学实验设置ꎮ 计算域的展向高度为 ３０ ｍｍꎬ入口

速度为 ７２ ｍ / ｓꎬ出口压力为 １ 个大气压ꎬ展向边界

设置为周期性边界ꎬ其余边界均设置为无滑移壁面ꎮ
在声学计算中将 ＦＷ － Ｈ 积分面设置为包围圆柱和

翼型的可渗透面ꎬ同时涵盖固体表面偶极子声源和

湍流四极子体声源的影响ꎮ 计算网格节点数为 ２８１
万ꎬ计算设置与第 １. ３ 节保持一致ꎮ

图 ８　 圆柱 －叶片干涉噪声的计算域尺寸及计算网格

Ｆｉｇ. ８ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｄｏｍａｉｎ ｓｉｚｅ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｍｅｓｈ ｆｏｒ ｒｏｄ￣ａｉｒｆｏｉｌ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ ｎｏｉｓｅ

　 　
图 ９ 对比了大涡模拟(ＬＥＳ)和实验给出的功率

谱密度分布ꎮ

图 ９　 ＬＥＳ 和实验得到的功率谱密度分布对比

Ｆｉｇ. ９ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｐｏｗｅｒ ｓｐｅｃｔｒａｌ ｄｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ
ｏｂｔａｉｎｅｄ ｂｙ ＬＥＳ ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

􀅰３５􀅰



热 能 动 力 工 程 ２０２６ 年　

图 ９(ａ)、(ｂ)实验数据分别取自文献[２０]的图

６ 和文献[２１]的图 １９ꎮ 如图 ８(ａ)所示ꎬ叶片表面点

位于 ０. ２ 倍叶片弦长位置ꎬ空间坐标为(２０ꎬ５. ７)
ｍｍꎻ远场监测点位于距原点 １８. ５ 倍叶片弦长处空

间坐标为(０ꎬ１ ８５０) ｍｍꎮ 对于叶片表面点ꎬ实验测

量的圆柱涡脱落频率 ｆ０为 １ ３７０ ＨｚꎻＬＥＳ 预测的圆

柱涡脱落频率 ｆ０为１ ４１０ Ｈｚꎬ误差为 ２. ９％ ꎮ 对于远

场监测点ꎬＬＥＳ 高估了大部分频率的噪音ꎬ圆柱涡脱

落频率处的声压级相差 ９. ４６ ｄＢꎬ总声压级相差

１􀆰 ４４ ｄＢꎬ总声压级相对误差为 １. ４％ ꎮ 由此表明ꎬ
ＬＥＳ 计算的声学频谱形状与实验吻合较好ꎬ总声压

级预测误差较小ꎬ因此本文选取的数值方法对声场

具有较高的求解能力ꎮ

２　 本征正交分解的算法实现

ＰＯＤ 的输入参数是任意标量(如压力、温度)或
矢量(如速度、涡量)场在离散时间序列和离散空间

点上的快照ꎻ输出是一组正交模态ꎬ其对应的时间系

数和能级按其相对能量的顺序排列ꎮ
对于给定的流场 ｑ( ξꎬｔ)ꎬ将其组织为由列向量

ｘ( ｔ)的集合堆叠的流场快照ꎬ即使用一个有限维数

据向量的集合来表示流场:
ｘ( ｔ) ＝ ｑ(ξꎬｔ) － ｑ－(ξ) ∈ ℝ ｎꎬ ｔ ＝ ｔ１ꎬｔ２ꎬ􀆺ꎬｔｍ (３)
式中:ξ—空间坐标ꎻｔ—时间ꎻｎ—空间维数ꎻｍ—时间

维数ꎻｑ(ξꎬｔ)—流场数据向量ꎻ ｑ－(ξ) —流场的时间

平均值ꎻｘ( ｔ)—流场减去时间平均值后的波动分量ꎮ
给定数据集的最优基向量可以通过协方差矩阵

的特征分解来确定:
Ｘ ＝ [ｘ( ｔ１) ｘ( ｔ２) 􀆺 ｘ( ｔｍ)] ∈ ℝ ｎ×ｍ (４)

Ｒ ＝ ∑
ｍ

ｉ ＝ １
ｘ( ｔｉ)ｘＴ( ｔｉ) ＝ ＸＸＴ ∈ ℝ ｎ×ｎ (５)

Ｒϕｊ ＝ λｊϕｊꎬ ϕｊ ∈ ℝ ｎꎬ λ１ ≥ 􀆺 ≥ λｎ ≥０ (６)
式中:Ｘ—堆叠成矩阵形式的 ｍ 个快照数据ꎻＲ—矩

阵 Ｘ 的协方差矩阵ꎻϕｊ、λ ｊ—协方差矩阵的第 ｊ 个特

征向量和特征值ꎻＴ—矩阵的逆ꎮ
协方差矩阵的尺寸 ｎ 取决于数据的空间自由

度ꎮ 对于流体流动数据ꎬｎ 等于网格点数乘以数据

中需要考虑的变量数ꎬ从式(６)中得到的特征向量

ϕｊ称为 ＰＯＤ 模态ꎮ ＰＯＤ 模态是标准正交的ꎬ即模态

之间的内积满足:

‹ϕｊꎬϕｋ› ≡ ∫
Ｖ
ϕｊ􀅰ϕｋｄＶ ＝ δ ｊｋꎬ ｊꎬｋ ＝ １ꎬ􀆺ꎬｎ (７)

式中:ϕｋ—第 ｋ 个 ＰＯＤ 模态ꎻＶ—体积ꎻδ—克罗内克

张量ꎮ
特征值 λ ｊ传达了每个特征向量 ϕｊ在能量意义

上捕获原始数据的程度ꎮ 当 ｘ( ｔ)为速度向量数据

集时ꎬ特征值对应各 ＰＯＤ 模态捕获的湍动能ꎮ 当

ｘ( ｔ)为压力向量数据集时ꎬ特征值对应各 ＰＯＤ 模态

捕获的声能ꎮ 根据特征值从大到小ꎬ按降序排列

ＰＯＤ 模态ꎬ反映了 ＰＯＤ 模态在捕捉流场能量方面的

重要程度ꎮ 模态的时间系数等于流场快照矩阵与模

态向量的内积:
ａ ｊ( ｔ) ＝ ‹ｑ(ξꎬｔ) － ｑ－(ξ)ꎬϕｊ(ξ)› ＝ ‹ｘ( ｔ)ꎬϕｊ›

(８)
当数据集的空间自由度非常高时ꎬ协方差矩阵

Ｒ ＝ ＸＸＴ(ｎ × ｎ)计算难度增加ꎬ使用经典的空间相

关 ＰＯＤ 方法查找特征函数实际上是无法实现的ꎮ
Ｓｉｒｏｖｉｃｈ[２２]指出ꎬＸＴＸ 和 ＸＸＴ 共享相同的非零特征

值ꎬ时间相关矩阵和空间相关矩阵将产生相同的主

导空间模式ꎬ且两个矩阵的特征向量可以相互关联ꎮ
这种替代方法称为快照方法ꎬ采用的是维数为 ｍ × ｎ
的时间相关矩阵 ＸＴꎬ ｍ ≪ ｎ ꎻ通过求解较小尺寸

(ｍ ×ｍ)的特征值问题来求解 ＰＯＤ 模态ꎬ大大减少

了计算量和内存资源ꎬ如式(９)所示ꎮ 选取的快照

数量 ｍ 应能够在时域上解析流场中的重要波动ꎮ
ＸＴＸψｊ ＝ α ｊψｊꎬ ψｊ ∈ ℝ ｍꎬ ｍ ≪ ｎ (９)

式中:ψｊ 、α ｊ—新协方差矩阵的特征向量和特征值ꎮ
ＰＯＤ 模态由下式确定:

ϕｊ ＝ Ｘψ ｊ
１
α ｊ

∈ ℝ ｎꎬ ｊ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｍ (１０)

式(１０)可以写为等效的矩阵形式:
Φ ＝ ＸΨΛ－１ / ２ (１１)

式中:Φ—ＰＯＤ 模态矩阵ꎻΨ—新协方差矩阵的特征

向量矩阵ꎻΛ—新协方差矩阵的特征值矩阵ꎮ

３　 湍流脉动源的能量评价

湍流脉动源能量评价的具体方法为:首先对涡

轮级速度场执行本征正交分解ꎬ获得速度模态的特

征值和特征向量ꎻ然后利用 Ｐｙｔｈｏｎ 中的 Ｗｅｌｃｈ 函数

得到特征向量的功率谱密度ꎻ将每个模态特征向量

功率谱密度的峰值频率识别为该模态的特征频率ꎻ
计算所有具有相同特征频率的模态特征值之和在全

部模态特征值之和中的占比ꎬ即得到相应湍流脉动

源对总湍动能的相对贡献ꎮ
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图 １０ 和图 １１ 为速度模态的特征值分布和特征

向量频谱的峰值频率分布ꎬ分别反映了各模态捕捉

的湍动能相对大小和主要脉动频率ꎮ 由图可知ꎬ
前 ２阶速度模态的能量在总能量中的占比分别为

１１. ５％和 ９. ０％ ꎬ显著高于后续模态ꎬ特征频率为叶

片通过频率(ＢＰＦ)ꎬ代表了转静干涉效应引起的谐

振气流脉动ꎮ ３ ~ ４ 阶模态的特征频率为 ２ＢＰＦꎬ代
表了转静干涉效应形成的二阶旋转模态ꎮ ５ ~ ６ 阶

模态的特征频率为静叶尾缘涡脱落频率 (Ｖｏｒｔｅｘ
Ｓｈｅｄｄｉｎｇ ＦｒｅｑｕｅｎｃｙꎬＶＳＦ)ꎬ代表了静叶尾缘涡脱落

过程引起的谐振气流脉动ꎮ 前 ６ 阶模态的能量总和

共占 ２４. ７％ ꎮ 模态能量主要集中于 １０ ０００ Ｈｚ 以下

且特征向量频谱峰值位于 ３ＢＰＦ 或 ４ＢＰＦ 处的模态

与动叶叶尖涡脱落过程有关ꎬ如模态 ７ꎮ

图 １０　 速度模态的特征值

Ｆｉｇ. １０ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｍｏｄｅ ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅ

图 １１　 速度模态的特征向量频谱峰值频率

Ｆｉｇ. １１ Ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｍｏｄｅ ｅｉｇｅｎｖｅｃｔｏｒ ｓｐｅｃｔｒｕｍ
ｐｅａｋ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

能量最高的主要模态均与转静干涉效应和静叶

尾缘涡脱落过程有关ꎬ转静干涉效应相关模态的能

量在湍动能中的占比为 ２３. ０％ ꎬ静叶尾缘涡脱落过

程相关模态的能量在湍动能中的占比为 ３. ９％ ꎮ 动

叶叶尖涡脱落过程相关模态所产生的湍动能较低ꎬ
在湍动能中的占比为 ３. ７％ ꎬ其余模态的特征频率

随模态阶数的升高而升高ꎬ符合湍流能量级联规律ꎬ
即大尺度湍流结构负责从平均流中获取能量ꎬ湍动

能逐级向最小尺度湍流结构传递并最终耗散为热

能ꎮ 高雷诺数下的小尺度湍流结构具有各向同性ꎬ
因此模态阶数越高ꎬ模态特征频率分布越集中ꎮ

４　 湍流脉动源的特征提取

图 １２ 为各速度模态在不同截面处的分布ꎮ 图

１２(ａ)描述了转静干涉效应引起的确定性湍流脉动

源ꎮ 在静叶通道内ꎬ转静干涉效应主要表现为静叶

尾迹和通道核心流在交替经过动叶前缘时发生滞止

而产生的势流场ꎮ 在静叶通道出口面上ꎬ可清晰观

察到由静叶尾迹和通道核心流分别产生的势流干涉

具有相反的相位ꎬ但频率相同(均等于叶片通过频

率 ＢＰＦ)ꎮ 在动叶通道内ꎬ转静干涉效应主要表现为

静叶尾迹的输运过程ꎬ静叶尾迹经历了切割、弯曲、
延展、变形和倾斜ꎬ最终以与动叶压力面平行的方向

沿动叶下游传播ꎮ
图 １２(ｂ)描述了转静干涉效应形成的旋转压力

模态的 １ 次谐波引起的湍流脉动ꎮ 根据文献[２３]
提出的叶轮机内部叶片非定常气动力旋转模态理

论ꎬ转静干涉效应形成的旋转压力模态的 １ 次谐波

周向阶数为 １２８(静叶和动叶数量之和)ꎬ其旋转速

度为转子旋转速度的 ２ 倍ꎬ其特征频率为叶片通过

频率的 ２ 倍(２ＢＰＦ)ꎮ
图 １２(ｃ)描述了静叶尾缘下游的卡门涡街ꎮ 由

于叶片弦长和尾缘自由流速度不同ꎬ不同展向位置

的静叶尾缘涡脱落强度不同ꎮ 静叶弦长沿展向高度

的升高而增大ꎬ尾缘自由流速度沿展向高度的升高

而降低ꎬ因此静叶尾缘涡脱落引起的气流脉动沿展

向高度的升高而减弱ꎮ
由图 １２(ｄ)可知ꎬ在 ９７％ 展向位置ꎬ动叶吸力

面附近观察到叶尖涡ꎬ其运动轨迹与静叶尾迹在动

叶通道内的运动轨迹平行ꎮ 动叶叶尖涡的强度和大

小在脱离叶片表面后逐渐发展ꎬ在动叶下游达到极值

后其能量迅速耗散ꎮ 动叶叶尖涡的脱落速度高于转

子旋转速度ꎬ且动叶叶尖涡的尺寸比静叶尾缘涡大ꎮ
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图 １２　 各速度模态在不同截面处的分布

Ｆｉｇ. １２ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｖａｒｉｏｕｓ ｖｅｌｏｃｉｔｙ ｍｏｄｅ ｓｈａｐｅｓ
ｏｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｅｃｔｉｏｎｓ

５　 气动噪声源的空间分布

图 １３ 为 ５０％及 ９７％展向高度截面和转静交界

面的膨胀率云图ꎬ膨胀率定义为速度散度ꎬ如式

(１２)所示ꎮ

图 １３　 流场瞬态膨胀率云图

Ｆｉｇ. １３ Ｃｏｎｔｏｕｒ ｏｆ ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｒａｔｅ ｉｎ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

由图 １３ 可知ꎬ静子通道内主要的噪声源为静叶

尾缘涡脱落造成的压力波ꎮ 静叶尾缘涡脱落辐射的

压力波在相邻静叶吸力面上反射ꎬ反射波与入射波

干涉形成了棋盘格状的波动形式ꎮ 静叶尾迹周期性

冲刷动叶ꎬ动叶表面静压、应力和动力呈周期性波

动ꎬ造成了以叶片通过频率为特征的单音噪声ꎮ 在

流体与叶片表面(尤其是吸力面)相互作用的过程

中ꎬ产生了马蹄涡、通道涡、叶尖涡、分离涡、二次流

和湍流边界层等复杂流动结构ꎬ伴随有气动力和压

力的非定常脉动ꎬ是涡轮级内主要的偶极子气动噪

声源ꎬ在噪声频谱中对应低频段的宽带噪声ꎮ 叶片

低速尾迹内的周期性涡脱落造成的压力脉动同样会

辐射偶极子噪声ꎬ在噪声频谱中对应高频段的驼峰

噪声ꎮ 速度散度定义如下:

ｄｉｖ Ｖ ＝ Ñ􀅰Ｖ ＝ ∂ｕ
∂ｘ ＋ ∂ｖ

∂ｙ ＋ ∂ｗ
∂ｚ (１２)

式中:ｄｉｖ Ｖ—速度向量的散度ꎻ▽—拉普拉斯算子ꎻ
ｕ、ｖ、ｗ － ｘ、ｙ、ｚ ３ 个方向上的速度分量ꎮ

涡声理论[２４] 论述了由旋涡运动产生气动噪声

的原理ꎬ即声场是由两个围绕中间轴旋转的直线运

动的涡产生ꎮ 根据涡声理论ꎬ等熵流动的涡声方程

如式(１３)所示ꎬ旋涡噪声源定义如式(１４)所示ꎮ
Ｄ
Ｄｔ

１
ｃ２

Ｄ
Ｄｔ

æ

è
ç

ö

ø
÷ － １

ρ Ñ􀅰 ρ Ñ( )
æ

è
ç

ö

ø
÷Ｂ ＝ １

ρ ｄｉｖ(ρω × ｕ) (１３)

涡声强度 ＝ Ñ􀅰(ω × ｕ) (１４)
式中:ω—涡度向量ꎻｕ—速度向量ꎻＢ—总焓ꎻｃ—声
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速ꎻρ—密度ꎻｔ—时间ꎮ
式(１３)左边的微分算子描述了声音在非均匀

流中的传播ꎬ右侧为声源的解析表示ꎮ
图 １４ 为 ５０％和 ９７％展向高度截面和转静交界

面的涡声强度分布ꎬ幅值均乘以 １０ － ９以归一化ꎮ

图 １４　 流场涡声强度分布

Ｆｉｇ. １４ Ｖｏｒｔｅｘ ｓｏｕｎｄ ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｉｎ ｆｌｏｗ ｆｉｅｌｄ

旋涡噪声定义为流过叶片的气流中涡的形成和

脱落所产生的声音ꎮ 微元涡管在垂直于其轴线方向

上的加速度产生了局部偶极子气流脉动和声辐射ꎮ
在静叶尾缘下游ꎬ旋涡呈有序的涡街分布ꎬ涡脱落频

率是尾缘直径和流速的函数ꎮ 静叶尾迹的旋涡噪声

明显强于动叶尾迹ꎮ 周期性涡脱落产生了偶极子形

式的声辐射ꎬ且声源强度与截面速度的六次方成正

比ꎮ 此外ꎬ由于叶片产生升力(推力)ꎬ叶尖涡和展

向涡的产生和脱落同样会辐射偶极子噪声ꎬ且叶尖

涡和展向涡的强度与推力梯度成正比ꎮ 叶尖涡和展

向涡的声辐射与尾缘旋涡的声辐射结合在一起ꎬ构
成了低压涡轮级的旋涡噪声ꎮ

６　 气动噪声源的能量评价

气动噪声源能量评价的实现方法与湍流脉动源

相同ꎬ即对涡轮级压力场执行本征正交分解后ꎬ计算

所有具有相同特征频率的模态特征值之和在全部模

态特征值之和中的占比ꎮ 图 １５ 和图 １６ 为压力模态

的特征值分布和特征向量频谱的峰值频率分布ꎬ分
别反映了各模态捕捉的声能相对大小和主要脉动频

率ꎮ 由图可知ꎬ前 ３ 阶压力模态的能量在总能量中

的占比为 １９. ８％ ~６. ９％ ꎬ共占总能量的 ４２. ５％ ꎬ前
６ 阶模态的能量总和共占 ５０. ６％ ꎮ 与速度模态相

比ꎬ压力模态的能量更集中地分布在前几阶模态ꎬ因
此流场和声场的能量分配方式不同ꎬ声能的分布更

集中ꎬ湍动能的分布更分散ꎮ

图 １５　 压力模态的特征值

Ｆｉｇ. １５ Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｍｏｄｅ ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅ

图 １６　 压力模态的特征向量频谱峰值频率

Ｆｉｇ. １６ Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｍｏｄｅ ｅｉｇｅｎｖｅｃｔｏｒ ｓｐｅｃｔｒｕｍ ｐｅａｋ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

转静干涉效应相关模态(特征频率为 ＢＰＦ 或

２ＢＰＦ)的能量在湍流动能中的占比为 ３９. ０％ ꎬ如压

力模态１ ~ ２ꎬ因此ꎬ转静干涉引发单音噪声是涡轮

级内的最大噪声源ꎮ 静叶尾缘涡脱落过程相关模态

(特征频率为静叶 ＶＳＦ)的能量在湍动能中的占比

为 ２０. ９％ ꎬ如压力模态 ３ ~ ６ꎬ因此ꎬ静叶涡脱落引发

的高频驼峰噪声是涡轮级内的第二大噪声源ꎮ 动叶

叶尖涡脱落过程相关模态(特征频率为 ３ＢＰＦ 或

４ＢＰＦ)的能量在湍动能中的占比为 ５. ６％ ꎬ如压力模

态 １６ꎮ 压力模态 ３９、７０ 和 ７４ 的特征频率在动叶尾
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缘涡脱落频率(动叶 ＶＳＦ)附近ꎬ但其能量在湍动能

中的占比仅为 ０. ８％ ꎬ因此ꎬ动叶尾缘涡脱落过程所

产生的气动噪声水平非常低ꎮ

７　 气动噪声源的特征提取

图１７ 为各压力模态在不同截面处的分布ꎮ 图１７
(ａ)描述了转静干涉效应引起的单音噪声产生机

理ꎮ 在静叶通道内ꎬ下游动叶的势流场在静叶吸力

面尾缘附近和静叶下游产生了强烈的压力脉动ꎬ在
静叶通道出口面上ꎬ势流干涉产生的周向模态数与

动叶数量相同ꎬ这与对应的速度模态是一致的ꎮ 在

动叶通道内ꎬ静叶尾迹与动叶前缘的周期性碰撞在

动叶吸力面前缘产生了强烈的压力脉动ꎬ对应蓝色

幅值区域ꎮ 尾迹一旦被动叶切割后ꎬ尾迹干涉在动

叶吸力面附近产生的压力脉动减弱ꎬ对应红色幅值

区域ꎮ

图 １７　 各压力模态在不同截面处的分布

Ｆｉｇ. １７ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ ｏｆ ｖａｒｉｏｕｓ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｍｏｄｅ

ｓｈａｐｅｓ ｏｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｅｃｔｉｏｎｓ

图 １７(ｂ)描述了静叶尾缘涡脱落过程引起的高

频宽带噪声产生机理ꎮ 在静叶通道内ꎬ与尾缘涡脱

落对应的模态在尾缘附近表现出明显的压力波辐射

行为ꎬ并在涡街附近形成波包ꎮ 在静叶通道喉部ꎬ可
观察到来自尾缘的入射波与由相邻吸力面的反射波

之间形成了棋盘格状的干涉模式ꎮ 这种干涉会增强

喉部下游边界层内以及核心流域内的压力扰动ꎮ
图 １７(ｃ)描述了动叶叶尖涡脱落过程引发的中

频宽带噪声产生机理ꎮ 在 ９７％ 叶高截面ꎬ叶尖泄漏

流中的大尺度涡结构引起随机压力脉动ꎬ从而产生

宽频噪声辐射ꎮ
图 １７(ｄ)描述了动叶尾缘涡脱落过程引发的高

频宽带噪声产生机理ꎮ 与静叶尾缘涡脱落过程不

同ꎬ动叶尾缘涡街的自持续性差ꎬ衰减速度快ꎬ波包

范围小ꎬ因此引起的压力脉动弱ꎬ声源能量低ꎮ

８　 结　 论

(１) 转静干涉效应引发的势场影响和尾迹周期

性迁移是涡轮级内最大的湍流脉动源ꎬ在湍动能中

的占比为 ２３. ０％ ꎮ 静叶尾缘涡脱落形成的卡门涡

街是涡轮级内第二大湍流脉动源ꎬ在湍动能中的占

比为 ３. ９％ ꎮ 动叶叶尖涡脱落过程产生的湍动能占

比与静叶尾缘涡脱落过程相当ꎬ为 ３. ７％ ꎮ
(２) 转静干涉效应引发的单音噪声是涡轮级内

最大的气动噪声源ꎬ在总声能中的占比为 ３９. ０％ꎮ 静

叶尾缘涡脱落及其与静叶吸力面边界层相互作用引

发的宽频湍流噪声是涡轮级内第二大气动噪声源ꎬ在
总声能中的占比为 ２０. ９％ꎮ 动叶尖间隙涡脱落引起

的宽频旋涡噪声的能量远小于前两者ꎬ仅为 ５. ６％ꎮ
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[９] 　 ＬＵＭＬＥＹ Ｊ Ｌ. Ｃｏｈｅｒｅｎｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ｉｎ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ[Ｍ]. Ｎｅｗ Ｙｏｒｋ:

Ａｃａｄｅｍｉｃ Ｐｒｅｓｓꎬ１９８１.

[１０] 　 ＬＥＮＧＡＮＩ ＤꎬＳＩＭＯＮＩ ＤꎬＰＩＣＨＬＥＲ Ｒꎬｅｔ ａｌ. Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ ａｎｄ

ｑｕａｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ ｌｏｓｓｅｓ ｉｎ ａ ＬＰＴ ｃａｓｃａｄｅ ｂｙ ＰＯＤ ａｐｐｌｉｅｄ ｔｏ ＬＥＳ

ｄａｔａ[Ｊ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈｅａｔ ａｎｄ Ｆｌｕｉｄ Ｆｌｏｗꎬ２０１８ꎬ７０:

２８ － ４０.

[１１] 　 ＬＥＮＧＡＮＩ ＤꎬＳＩＭＯＮＩ Ｄ. Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ ｏｆ ｃｏｈｅｒｅｎｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ ｉｎ

ｔｈｅ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒ ｏｆ ａ ｌｏｗ￣ｐｒｅｓｓｕｒｅ￣ｔｕｒｂｉｎｅ ｂｌａｄｅ ｆｏｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｒｅｅ￣ｓｔｒｅａｍ ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ｉｎｔｅｎｓｉｔｙ ｌｅｖｅｌｓ[ Ｊ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ Ｈｅａｔ ａｎｄ Ｆｌｕｉｄ Ｆｌｏｗꎬ２０１５ꎬ５４:１ － １３.

[１２] 　 ＳＡＪＡＤＭＡＮＥＳＨ Ｓ ＭꎬＭＯＪＡＤＤＡＭ ＭꎬＭＯＨＳＥＮＩ Ａꎬｅｔ ａｌ. Ｎｕ￣

ｍｅｒｉｃａｌ ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｃｉｎ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｂｕｂｂｌｅ ｉｎ ａｎ ｕｌｔｒａ￣ｈｉｇｈ￣ｌｉｆｔ

ｔｕｒｂｉｎｅ ｃａｓｃａｄｅ ｕｓｉｎｇ ＵＲＡＮＳ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ｐｒｏｐｅｒ ｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ

ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ [ Ｊ] . Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙꎬ ２０１９ꎬ

９３:１０５３２９.

[１３] 　 ＣＡＮＥＰＡ ＥꎬＬＥＮＧＡＮＩ ＤꎬＮＩＬＢＥＲＴＯ Ａꎬｅｔ ａｌ. Ｆｌｏｗ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｎｄ ｒｅｄｕｃｅｄ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｎ ｌｏｗ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｔｕｒｂｉｎｅ ｕｎｓｔｅａｄｙ

ｌｏｓｓｅｓ[ Ｊ ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ ａｎｄ Ｐｏｗｅｒꎬ ２０２２ꎬ ３８ ( １ ):

１８ － ２９.

[１４] 　 ＭＡＴＳＵＵＲＡ ＫꎬＫＡＴＯ Ｃ. Ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌ ｃａｓｃａｄｅ ｆｌｏｗｓ[Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈ￣

ｎｏｌｏｇｙꎬ２００７ꎬ２(３):５５８ － ５６９.

[１５] 　 ＮＡＩＤＵ Ａ ＤꎬＶＯＧＥＬ ＫꎬＦＩＳＣＨＥＲ Ｍ. Ａ ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅ ｓｔｕｄｙ ｏｆ

ｔｒａｎｓｉｅｎｔ ｂｌａｄｅ ｒｏｗ ａｎｄ ｂｌａｄｅ ｃｏｕｎｔ ｓｃａｌｉｎｇ ａｐｐｒｏａｃｈｅｓ ｆｏｒ ｎｕｍｅｒ￣

ｉｃａｌ ｆｏｒｃｅｄ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｉｎ ａ ｔｒａｎｓｏｎｉｃ ｔｕｒｂｉｎｅ[Ｃ] / / Ｐｒｏｃｅｅｄ￣

ｉｎｇｓ ｏｆ １２ｔｈ Ｅｕｒｏｐｅａｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ Ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ Ｆｌｕｉｄ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ ＆ Ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ. Ｓｔｏｃｋｈｏｌｍꎬ Ｓｗｅｄｅｎꎬ ２０１７:

ＥＴＣ２０１７ － ３０５.

[１６] 　 ＴＥＭＭＥＲＭＡＮ ＬꎬＬＥＳＣＨＺＩＮＥＲ Ｍ ＡꎬＭＥＬＬＥＮ Ｃ Ｐꎬｅｔ ａｌ. Ｉｎ￣

ｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｗａｌｌ￣ｆｕｎｃｔｉｏｎ ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｓ ａｎｄ ｓｕｂｇｒｉｄ￣ｓｃａｌｅ

ｍｏｄｅｌｓ ｉｎ ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｓｅｐａｒａｔｅｄ ｆｌｏｗ ｉｎ ａ ｃｈａｎｎｅｌ

ｗｉｔｈ ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅ ｐｅｒｉｏｄｉｃ ｃｏｎｓｔｒｉｃｔｉｏｎｓ[Ｊ] . Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ

Ｈｅａｔ ａｎｄ Ｆｌｕｉｄ Ｆｌｏｗꎬ２００３ꎬ２４(２):１５７ － １８０.

[１７] 　 ＣＥＬＩＫ Ｉ ＢꎬＣＥＨＲＥＬＩ Ｚ ＮꎬＹＡＶＵＺ Ｉ. Ｉｎｄｅｘ ｏｆ ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ ｑｕａｌｉｔｙ

ｆｏｒ ｌａｒｇｅ ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ[Ｊ] . ＡＳＭＥ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄｓ Ｅｎｇｉｎｅｅｒ￣

ｉｎｇꎬ２００５ꎬ１２７(５):９４９ － ９５８.

[１８] 　 ＭＵＧＲＩＤＧＥ Ｂ Ｄ. Ａｃｏｕｓｔｉｃ ｒａｄｉａｔｉｏｎ ｆｒｏｍ ａｅｒｏｆｏｉｌｓ ｗｉｔｈ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ

ｂｏｕｎｄａｒｙ ｌａｙｅｒｓ [ Ｊ ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｏｕｎｄ ａｎｄ Ｖｉｂｒａｔｉｏｎꎬ １９７１ꎬ

１６(４):５９３ － ６１４.

[１９] 　 ＷＥＲＮＥＲ ＨꎬＷＥＮＧＬＥ Ｈ. Ｌａｒｇｅ￣ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｆｌｏｗ

ｏｖｅｒ ａｎｄ ａｒｏｕｎｄ ａ ｃｕｂｅ ｉｎ ａ ｐｌａｔｅ ｃｈａｎｎｅｌ[Ｃ] / / Ｅｉｇｈｔｈ Ｓｙｍｐｏｓｉ￣

ｕｍ ｏｎ Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ Ｓｈｅａｒ Ｆｌｏｗｓꎬ１９９１:１５５ － １６８.

[２０] 　 ＪＡＣＯＢ ＭꎬＢＯＵＤＥＴ ＪꎬＣＡＳＡＬＩＮＯ Ｄꎬｅｔ ａｌ. Ａ ｒｏｄ￣ａｉｒｆｏｉｌ ｅｘｐｅｒｉ￣

ｍｅｎｔ ａｓ ａ ｂｅｎｃｈｍａｒｋ ｆｏｒ ｂｒｏａｄｂａｎｄ ｎｏｉｓｅ ｍｏｄｅｌｉｎｇ[Ｊ] . Ｔｈｅｏｒｅｔｉ￣

ｃａｌ ａｎｄ Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ Ｆｌｕｉｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓꎬ２００５ꎬ１９:１７１ － １９６.

[２１] 　 ＢＯＵＤＥＴ ＪꎬＧＲＯＳＪＥＡＮ ＮꎬＪＡＣＯＢ Ｍ Ｃ. Ｗａｋｅ￣ａｉｒｆｏｉｌ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

ａｓ ｂｒｏａｄｂａｎｄ ｎｏｉｓｅ ｓｏｕｒｃｅ:Ａ ｌａｒｇｅ￣ｅｄｄｙ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｓｔｕｄｙ[Ｊ] . Ｉｎ￣

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓꎬ２００５ꎬ４(１ / ２):９３ － １１５.

[２２] 　 ＳＩＲＯＶＩＣＨ Ｌ. Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｏｆ ｃｏｈｅｒｅｎｔ ｓｔｒｕｃ￣

ｔｕｒｅｓꎬＰａｒｔｓ Ⅰ￣Ⅲ[Ｊ]. Ｑｕａｒｔｅｒｌｙ ｏｆ Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓꎬ１９８７ꎬ

４５(３):５６１￣５７１.

[２３] 　 ＴＹＬＥＲ Ｊ ＭꎬＳＯＦＲＩＮ Ｔ Ｇ. Ａｘｉａｌ ｆｌｏｗ ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ ｎｏｉｓｅ ｓｔｕｄｉｅｓ

[Ｊ] . Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｔｈｅ Ｓｏｃｉｅｔｙ ｏｆ Ａｕｔｏｍｏｔｉｖｅ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｓꎬ１９６２ꎬ

７０:３０９ － ３３２.

[２４] 　 ＰＯＷＥＬＬ Ａ. Ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ ｖｏｒｔｅｘ ｓｏｕｎｄ[ Ｊ] . Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅＡｃｏｕｓｔｉｃａｌ

Ｓｏｃｉｅｔｙ ｏｆ Ａｍｅｒｉｃａꎬ１９６４ꎬ３６:１７７ － １９５.

(王治红　 编辑)
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