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热斑对涡轮级转静干涉噪声影响数值研究
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摘　　　要：利用结合相位延迟方法的求解器，对进口有热斑存在的某高压涡轮级流场进行三维非定常计

算，然后利用模态匹配方法在涡轮转子下游管道中提取出转静干涉离散噪声信息．通过与进口无热斑存在算

例比较表明：在一倍叶片通过频率下，向下游传播的转静干涉离散噪声总声功率级增加了约５．９ｄＢ；在二倍叶

片通过频率下增加了约１１．６ｄＢ．
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　　近几十年来，研究人员对喷流噪声和风扇噪
声进行了大量的研究，有效降低了喷流噪声和风
扇噪声，从而使核心噪声的比重提高．燃烧噪声是
核心噪声的主要分量，根据其产生机理不同，燃烧
噪声又可以分为直接燃烧噪声和间接燃烧噪声．
直接燃烧噪声是由于燃烧室内部燃烧过程本身产

生的，而间接燃烧噪声是由于燃烧室的热产物熵
分布不均匀（热斑或冷斑），通过燃烧室后的出口
导向叶片、涡轮级、喷管后所产生的附加噪声［１－５］．
本文所研究的有热斑（非均匀进口熵）与无热斑

（均匀进口熵）算例下转静干涉噪声声功率级的差
异，就属于间接燃烧噪声的一部分．
多年来，大量研究人员对由于燃烧室不均匀

燃烧所产生的热斑向下游输运过程中产生的间接

燃烧噪声进行了研究．Ｂａｋｅ　Ｆ，Ｍｉｃｈｅｌ　Ｕ等［６－８］通
过实验测量和数值模拟相结合的方法验证了当含

热斑的燃气以流体速度向下游收扩管道输运过程

中，噪声声压级（ｓｏｕｎｄ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｅｖｅｌ，简称ＳＰＬ）
会提高．然而这些研究都是建立在简单的管道模
型基础之上，对于热斑通过真实涡轮条件下的间
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接燃烧噪声研究还不多见．
本论文非定常三维数值计算的求解器是由德

国宇航院（ＤＬＲ）提供的结合相位延迟方法［９］的

ＴＲＡＣＥ程序．通过该求解器获得真实涡轮级中
准确的压力脉动场信息，然后在转子后管道中应
用模态匹配方法［１０］，获得在各个周向以及径向模
态上的转静干涉噪声分布．
该方法已在低速风扇［１１－１２］和跨声速风扇离

散噪声场［１３］研究中成功应用．其中Ｔａｐｋｅｎ　Ｕ［１１］

与 Ｗｅｃｋｍüｅｌｌｅｒ　Ｃ等人［１２］分别通过实验以及计
算流体力学（ＣＦＤ）与计算声学（ＣＡＡ）耦合的数
值方法对某低速风扇级的离散噪声场进行了研

究．结果表明利用模态匹配方法所获得的离散噪
声声功率级与实验结果吻合的很好．如图１所示，
在２ＢＰＦ（叶片通过频率，ｂｌａｄｅ　ｐａｓｓｉｎｇ　ｆｒｅｑｕｅｎ－
ｃｙ）和３ＢＰＦ条件下实验与数值计算声功率级以
及总声功率级（ＰＷＬ）的差异均在１ｄＢ以内（风扇
级１ＢＰＦ条件下的离散单音噪声被截止掉）．

图１　实验与数值计算的离散噪声声功率级比较

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ａｃｏｕｓｔｉｃ　ｐｏｗｅｒ　ｌｅｖｅｌ

ｂｅｔｗｅｅｎ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ

１　数值计算方法

１．１　方程的离散与湍流模型

本算例采用结合相位延迟方法的ＴＲＡＣＥ程
序进行非定常流场的计算．本数值模拟应用非定
常雷诺平均 Ｎ－Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｃｋｓ）方程，采用ｋ－ω
湍流模型；对叶片滞止点的处理采用Ｋａｔｏｌ－Ｌａｕｎ－
ｄｅｒ方法；应用Ｂａｒｄｉｎａ方法来考虑转子的旋转影
响．计算中考虑气体的压缩性影响．对控制方程的
求解采用基于单元中心有限体积法，空间、时间离
散格式均采用二阶精度格式；其中时间离散采用

Ｃｒａｎｋ－Ｎｉｃｏｌｓｏｎ 方 法；ＣＦＬ（ｃｏｕｒａｎｔ－ｆｒｉｅｄｒｉｃｈｓ－
ｌｅｗｙ）数为３０．
在本文中，进口有无热斑的设置是通过在涡

轮进口设置熵（总温）来实现的．对于非均匀进口
熵算例（有热斑），每５个静子通道（一个进口总温
周期）和一个转子通道的时间步为６４０；对于均匀
熵算例（无热斑），本文采用１个静子通道和一个
转子通道的计算域，时间步为１２８．每一个时间步
迭代３０次．

１．２　计算几何与网格条件

算例为某高压涡轮第二级，静子叶片数为

７０，转子叶片数为７３．该涡轮不存在叶尖间隙，机
匣将会和转子一起转动，因此该处的流量变量在
静子和转子交接面上存在一个跃增．
本文网格由Ｇ３Ｄｍｅｓｈ软件生成，采用 Ｈ－Ｃ－

Ｏ混合型网格结构．如图１所示为了减少管道出
口边界对声源的反射影响，对涡轮级进口和出口
都进行了延伸处理．为了有效地减少网格数以及
增大阻尼效应，延伸部分的网格节距延伸比为

１∶１．２．为了更好地捕捉噪声源，对叶片前后缘以
及通道轴向上的网格进行了加密处理，叶片近壁
面的ｙ＋基本控制在１以内．图２给出了涡轮级的
轴向坐标，同时对于无热斑的基底算例也采用图

１所示的计算域，该计算域拥有网格节点数
约１３１万．

图２　中截面部分网格结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｐａｒｔ　ｏｆ　ｇｒｉｄ　ｉｎ　ｍｉｄ－ｓｐａｎ　ｐｌａｎｅ

图３为非均匀熵进口（有热斑）算例的计算
域，整个计算域的网格节点数约为４１７万．相比图

２，图３只是静子通道，以及转子后管道增加了４
倍，而网格设置等均未改变．本算例在非定常计算
时，对于非均匀进口熵算例，谐波次数（ｈａｒｍｏｎｉｃ
ｎｕｍｂｅｒ）设置为６５（０～６５，“０”为平均流场量）；对

７６６



航　空　动　力　学　报 第２７卷

均匀进口熵算例，谐波次数设置为１３（０～１３，“０”
为平均流场量）．

图３　非均匀熵进口（有热斑）算例计算域

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｆｉｅｌｄ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｕｎｉｆｏｒｍ

ｅｎｔｒｏｐｙ　ｉｎｌｅｔ（ｗｉｔｈ　ｈｏｔ　ｓｐｏｔｓ）

１．３　边界条件

进口边界给出总压、总温，进口气流角，马赫
数；出口边界给出背压；进出口边界在定常计算中
采用傅里叶方法，非定常计算中采用Ｇｉｌｅｓ［１４］提

出的无反射边界条件处理方法；叶片表面采用低
雷诺数处理方法；而对轮毂，机匣表面均采用壁面
函数的处理方法．图４为均匀进口熵算例的总温
设置，进口边界上的总温设置为１　１００Ｋ．

图４　均匀熵（无热斑）算例的进口总温设置

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｌｅｔ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｓｅｔｔｉｎｇ　ｆｏｒ

ｔｈｅ　ｕｎｉｆｏｒｍ　ｅｎｔｒｏｐｙ　ｃａｓｅ
（ｗｉｔｈｏｕｔ　ｈｏｔ　ｓｐｏｔｓ）

由于本涡轮级属于某高压涡轮第二级，其进
口气流角沿着径向分布，为了确保在进口通道延
伸后，非均匀熵算例中静子进口（图５，位置Ⅱ）总
温分布不受影响，需要对计算域进口（图５，位置

Ⅰ）总温设置进行修正处理．
图５为非均匀熵进口算例的总温设置，计算

域进口边界上的总温以５个静子叶排为一个周期
变化，其中心总温约为１　２００Ｋ，靠近机匣和轮毂

的总温约为１　０００Ｋ．在Ⅰ，Ⅱ，Ⅲ轴向位置处平面
上，其加权流量平均总温也接近１　１００Ｋ（如表１
所示）．

图５　非均匀熵（有热斑）算例的进口总温设置

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｌｅｔ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｓｅｔｔｉｎｇ　ｆｏｒ

ｔｈｅ　ｎｏｎ－ｕｎｉｆｏｒｍ　ｅｎｔｒｏｐｙ　ｃａｓｅ
（ｗｉｔｈ　ｈｏｔ　ｓｐｏｔｓ）

表１　均匀进口熵与非均匀进口上条件下流量

加权平均总温比较

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ－ｗｅｉｇｈｔｅｄ　ａｖｅｒａｇｅ

ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｂａｓｅｌｉｎｅ　ｃａｓｅ

ａｎｄ　ｎｏｎ－ｕｎｉｆｏｒｍ　ｉｎｌｅｔ　ｅｎｔｒｏｐｙ　ｃａｓｅ

位置
流量加权平均总温值

均匀熵进口算例 非均匀熵进口算例

Ⅰ １　１００Ｋ １　０９８．１９９Ｋ

Ⅱ １　１００Ｋ １　０９８．６５２Ｋ

Ⅲ １　１００Ｋ １　０９８．６７４Ｋ

１．４　网格精度验证

对包含转静干涉噪声信息的流场的三维非定

常计算，需要对网格精度进行初步的估算．该叶片
通过频率约为１０　２２０Ｈｚ，声速为６０６．５７ｍ／ｓ，马
赫数为０．３７．为了精确捕捉声压力脉动，且为使

在声传播数值计算中耗散和色散足够小，ＴＲＡＣＥ
程序要求在二阶精度下，每一个轴向波长内需要
至少４０个节点，以确保声传播过程中色散和耗散
误差在１ｄＢ内［１５］．叶片通过频率是指在静子坐标
系下，转子叶片通过某一固定空间位置的频率，该
频率及其倍频上的噪声级为叶轮机械结构中主要

的单音噪声源．如下表２所示，即使考虑多普勒效
应，本算例网格足够捕捉１ＢＰＦ，２ＢＰＦ以及３ＢＰＦ

８６６
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情况下向下游的声压脉动；对于向上游传播的声
场，也足够捕捉１ＢＰＦ和２ＢＰＦ情况下的声压力
脉动．其中λ－表示向上游传播的声波波长，λ＋表
示向下游传播的声波波长；ＰＰＷ（ｐｏｉｎｔｓ　ｐｅｒ
ｗａｖｅｌｅｎｇｔｈ）表示每单位波长内分布的网格节点数．

表２　转子通道内每波长范围内网格精度

Ｔａｂｌｅ　２　Ｍｅｓｈ　ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ　ｒｅｇａｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ａｃｏｕｓｔｉｃ

ｗａｖｅｌｅｎｇｔｈ　ｉｎ　ｒｏｔｏｒ　ｐａｓｓａｇｅ　ｆｉｅｌｄ

ｆ／Ｈｚ λ／ｍ　 ＰＰＷ λ－／ｍ　ＰＰＷ λ＋／ｍ　ＰＰＷ

ＢＰＦ　 ０．０５９　 １５７　 ０．０８１　 ２１６　 ０．０３８　 １０１

２ＢＰＦ　０．０２９　 ７９　 ０．０４　 １０８　 ０．０１９　 ５２

３ＢＰＦ　０．０２０　 ５３　 ０．０２７　 ７２　 ０．０１３　 ３４

２　计算结果分析

２．１　脉动压力场的模态分析

根据Ｔｙｌｅｒ－Ｓｏｆｒｉｎ［１６］管道声学模态理论，可
以把声模态分解到受转静干涉，以及周期进口总
温－转子干涉影响的周向模态上．在１个静子和１
个转子的均匀进口熵算例中，１ＢＰＦ时周向模态
数ｍ（｜ｍ｜＜１００）有：－６７，３，７３；２ＢＰＦ时周向模
态数ｍ（｜ｍ｜＜１００）有：－６４，６，７６．而对于５个静
子和１个转子的非均匀进口熵算例中，１ＢＰＦ时
周向模态数ｍ（｜ｍ｜＜１００）有：－９５，－８１，－６７，

－５３，－３９，－２５，－１１，３，１７，３１，４５，５９，７３，８７；

２ＢＰＦ时周向模态数 ｍ（｜ｍ｜＜１００）有：－９２；

－７８；－６４；－５０；－３６；－２２；－８；６；２０；３４；４８；

６２；７６；９０．
从上面分析可以看出在非均匀进口熵算例

中，１ＢＰＦ下周向模态数ｍ＝－６７，ｍ＝３，ｍ＝７３
以及２ＢＰＦ下周向模态数ｍ＝－６４，ｍ＝６，ｍ＝７６
将会受到转静干涉和周期进口总温－转子干涉两
者的影响．而非均匀熵进口算例中其他周向模态
将只受周期进口总温－转子干涉的影响．从以上分
析可以看出，在有热斑存在的非均匀熵进口算例
中，由于选择了５静子进口为一个周期进行总温
设置，得到部分只受热斑影响的周向模态，研究结
果更加直观．另外，采用５静子通道为一个周期设
置总温（在整个周向进口边界上有１４个热斑分
布）也更接近实际情况．
图６在１ＢＰＦ情况下中径处沿周向的非定常

压力系数ｐ′ｆ 分布．从图中可以看出非均匀进口熵
和均匀进口熵算例的周向主模态数都是ｍ＝３，而
在非均匀进口熵算例中可以清晰地看到其他周向

模态的影响（ｍ＝－６７最为明显）．均匀熵进口熵

条件下的非定常压力系数的绝对值分布在０～
１　０００Ｐａ之间；而非均匀熵进口条件下其绝对值
分布在０～３　０００Ｐａ之间．

图６　１ＢＰＦ下径向中截面上ｘ＝０．１５５ｍ处周

向非定常压力系数分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｏｒ

１ＢＰＦ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ａｔ　ｘ＝０．１５５ｍ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｍｉｄ－ｓｐａｎ　ｒａｄｉａｌ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

图７为２ＢＰＦ情况下中径处沿周向的非定常
压力系数分布．在２ＢＰＦ情况下的非定常压力系
数要小的多，其中均匀进口熵算例在２ＢＰＦ条件
下的非定常压力系数绝对值分布在０～２００Ｐａ之
间，而非均匀熵算例分布在０～２　０００Ｐａ之间．在

２ＢＰＦ条件下两个算例的周向主模态数均为ｍ＝
６，且在非均匀进口熵算例中的周向模态分布复
杂，可以清楚地看到ｍ＝７８的影响．

２．２　模态匹配方法处理后声场分析

利用Ｏｖｅｎｄｅｎ　Ｎ　Ｃ等［１０］提出的模态匹配方
法，可获得向上游（转子管道末端非物理反射）以
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图７　２ＢＰＦ下径向中截面上ｘ＝０．１５５ｍ处周

向非定常压力系数分布

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｏｒ

２ＢＰＦ　ａｓ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ａｔ　ｘ＝０．１５５ｍ

ｉｎ　ｔｈｅ　ｍｉｄ－ｓｐａｎ　ｒａｄｉａｌ　ｐｏｓｉｔｉｏｎ

及下游传播的声脉动压力幅值．在本算例中，选取

ｘ＝０．１５ｍ，ｘ＝０．１５５ｍ，ｘ＝０．１６０ｍ三个轴向平
面上的压力脉动信息进行模态匹配，而模态分析
的结果则选取ｘ＝０．１５５ｍ处的平面上．
图８给出了１ＢＰＦ和２ＢＰＦ条件下，非均匀

熵进口算例中同时受转静干涉以及周期进口总

温－转子干涉两者影响的周向模态下，各径向模态
声压级分布，图中只表示出了非截止模态．而对于
均匀熵进口条件，因为进口总温在周向上均匀分
布，因此其周向模态将不受周期进口总温－转子干
涉的影响．在１ＢＰＦ条件下，受两者干涉影响的模
态只有ｍ＝３未被截止．比较均匀进口熵算例和
非均匀进口熵算例，在（ｍ，ｎ）＝（３，１），非均匀进
口熵比均匀进口熵高出约６ｄＢ．在２ＢＰＦ条件下，
受两者干涉影响且未被截止的模态有ｍ＝６，ｍ＝
－６４．同样也可以看到在（ｍ，ｎ）＝（６，１）下，非均

匀进口熵算例的声压级比均匀进口熵算例高约

１１ｄＢ，而在（ｍ，ｎ）＝（－６４，１）时，两者的声压级之
差高达约２４ｄＢ．

图８　向转子下游管道传播受转静干涉和周期进口

总温－转子干涉两者影响的周向模态下各径向

模态的声压级比较（仅表示出截通模态）

Ｆｉｇ．８　ＳＰＬ　ｏｆ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｔｒａｖｅｌｌｉｎｇ　ｒａｄｉａｌ　ｍｏｄｅｓ

ｃａｕｓｅｄ　ｂｙ　ｒｏｔｏｒ－ｓｔａｔｏｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｐｅｒｉｏｄｉｃ

ｔｏｔａｌ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｒｏｔｏｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
（ｏｎｌｙ　ｃｕｔ－ｏｎ　ｍｏｄｅｓ　ｓｈｏｗｎ）

图９给出了在１ＢＰＦ下周期进口总温－转子
干涉产生的部分周向模态下径向模态的声压级分

布．在图９中看到当ｍ＝－１１时径向模态ｎ＝１，

２，３未被截止；ｍ＝－２５时，ｎ＝１，２未被截止；

ｍ＝３１时，只有ｎ＝１未被截止．可以看出在同一
频率下，周向模态数（绝对值）越高，其径向模态越
容易被截止．

０７６



　第３期 母忠强等：热斑对涡轮级转静干涉噪声影响数值研究

图９　１ＢＰＦ下仅受周期进口总温－转子干涉影响的

周向模态下各径向模态的声压级

（仅表示出截通模态）

Ｆｉｇ．９　ＳＰＬ　ｏｆ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｔｒａｖｅｌｌｉｎｇ　ｒａｄｉａｌ　ｍｏｄｅｓ

ｆｏｒ　１ＢＰＦ　ｃａｕｓｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｐｅｒｉｏｄｉｃ　ｔｏｔａｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｒｏｔｏｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
（ｏｎｌｙ　ｃｕｔ－ｏｎ　ｍｏｄｅｓ　ｓｈｏｗｎ）

图１０给出了在２ＢＰＦ下温度场与转子干涉
产生的部分新周向模态下径向模态的声压级分

布．从图１０同样也可以看出在２ＢＰＦ下随着周向
模态数的增加，越多的径向模态被截止．在周向模
态ｍ＝６２处，声压级高达１３４ｄＢ，与图８中的

ｍ＝－６４相当．这是由于在２ＢＰＦ下周向模态数
绝对值接近６４处，周向模态会同时受到转静干涉
以及温度场－转子干涉的影响．
考虑到由于模态分解到各个径向模态上的声

压力幅值不能简单叠加，某一模态声压级高也并

图１０　２ＢＰＦ下仅受周期进口总温－转子干涉影响的

周向模态下各径向模态的声压级

（仅表示出截通模态）

Ｆｉｇ．１０　ＳＰＬ　ｏｆ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ　ｔｒａｖｅｌｌｉｎｇ　ｒａｄｉａｌ　ｍｏｄｅｓ

ｆｏｒ　２ＢＰＦ　ｃａｕｓｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｐｅｒｉｏｄｉｃ　ｔｏｔａｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ－ｒｏｔｏｒ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ
（ｏｎｌｙ　ｃｕｔ－ｏｎ　ｍｏｄｅｓ　ｓｈｏｗｎ）

不代表其对声能的贡献就高．由Ｈｏｌｓｔｅ　Ｆ等［１７］提
供的声功率计算公式，可以把各个模态上的声压
力幅值转化成声功率的形式，可以直观地给出各
个周向模态对总声功率的影响．图１１给出了均匀
进口熵以及非均匀进口熵各周向模态的声功率级

比较，同时也给出了在１ＢＰＦ和２ＢＰＦ下两算例
总声功率级的比较．从图１０可以看出在１ＢＰＦ条
件下当ｍ＝３时，两算例声功率级相差５．７９ｄＢ，
而１ＢＰＦ下总声功率级相差５．９３ｄＢ，可见在

１ＢＰＦ条件下，ｍ＝３对总声功率级起主要影响．

１７６
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以主模态数ｍ＝３为中心，随着周向模态数绝对
值增加，声功率级呈降低的趋势．

图１１　１ＢＰＦ和２ＢＰＦ条件下向下游传播的各周向

模态下的声功率级以及总声功率级

（仅表示出截通模态）

Ｆｉｇ．１１　Ａｃｏｕｓｔｉｃ　ｐｏｗｅｒ　ｌｅｖｅｌ　ｏｆ　ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ

ｔｒａｖｅｌｉｎｇ　ｏｎ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｍｏｄｅｓ　ｆｏｒ　１ＢＰＦ

ａｎｄ　２ＢＰＦ，ｔｈｅ　ｔｏｔａｌ　ａｃｏｕｓｔｉｃ　ｐｏｗｅｒ

ｌｅｖｅｌ　ｉｓ　ａｌｓｏ　ｓｈｏｗｎ
（ｏｎｌｙ　ｃｕｔ－ｏｎ　ｍｏｄｅｓ　ｓｈｏｗ）

在２ＢＰＦ条件下周向模态数ｍ＝６时，两算
例的声功率级相差１０．４ｄＢ，而２ＢＰＦ下总声功率
级相差１１．６６ｄＢ，可见ｍ＝６为２ＢＰＦ条件下的主
模态数．以周向模态数ｍ＝６为中心，随着周向模
态数绝对值的增加，声功率级呈先减少后增加再
减少的趋势，这是因为在周向模态数绝对值靠近

ｍ＝６４处，声功率级将会受到转静干涉以及周期
进口总温－转子干涉两者影响．

３　结　论

本文通过结合相位延迟方法的ＴＲＡＣＥ程序
作为求解器，对涡轮进口有热斑（非均匀进口熵）
和无热斑（均匀进口熵）存在的两个算例进行三维

非定常数值计算，得到包括转静干涉声场信息在
内的流场信息，然后利用模态匹配方法对转子后
管道内的转静干涉声场进行模态分析，得到不同
周向模态下个径向模态的声压级．通过两算例比
较得出以下结论：

１）由于非均匀熵进口以５个静子进口来设
置一个总温周期分布，从而在非均匀进口熵算例
中生成了一些只受周期进口总温－转子干涉影响
的新周向模态，这些新周向模态直观的表示出涡
轮进口处热斑对转子后管道中总声功率的影响．
２）相比进口无热斑的均匀进口熵算例，非均
匀进口熵算例在１ＢＰＦ条件下的总声功率级增加
约５．９３ｄＢ，２ＢＰＦ条件下增加约１１．６６ｄＢ．可以看
出随着谐波数增加，热斑对转静干涉噪声的影响
也越大．另外在１ＢＰＦ下对总声功率级提高贡献
最大的周向模态是ｍ＝３，增加了约５．７９ｄＢ．在

２ＢＰＦ下贡献最大的周向模态是ｍ＝６，增加了约

１０．４ｄＢ．
３）相对于涡轮进口无热斑情形，涡轮进口热
斑导致的噪声功率增加明显．这表明热斑可能会
对涡轮级转静干涉噪声有显著影响．
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