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一种基于平均流场的翼型尾缘宽频噪声

预测方法

柏宝红!李晓东

!北京航空航天大学 能源与动力工程学院%北京
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"

摘
"""

要!发展了一种基于平均流场的翼型尾缘宽频噪声预测方法
)

可压缩
*,\6:>.[<'5:7

方程被重组为

能描述气动噪声产生和传播的形式%包括准确描述声传播的线性算子和雷诺应力构成的声源项
)

为减少计算

时间和避免格林函数空间奇异性%采用伴随格林函数方法求解格林函数&同时采用基于平均流场的声源模化

方法生成声源项
)

为了验证该方法%预测了
*BZB$$"#

翼型尾缘宽频噪声%其中平均流场使用
A

8

:-CABV

计

算%格林函数采用均匀流动下半无限大平板近似
)

预测结果表明#对于不同来流速度和攻角%该方法不仅能准

确预测噪声幅值及峰值频率%而且噪声频谱也都在实验结果的误差范围之内!

o!Xf

"%证明了该预测方法的

精度和适用性
)

关
"

键
"

词!气动噪声预测方法&声类比&伴随格林函数&声源模化&尾缘宽频噪声

中图分类号!

&#""

"""""

文献标志码!

B

收稿日期!

#$"0.$#.$%

基金项目!国家重点基础研究发展计划!

#$"#Zf9#$#$#

"&国家自然科学基金!

0"29%$$0

"

作者简介!柏宝红!

"1/%E

"%男%陕西宝鸡人%博士生%主要从事流体机械气动声学研究
)

)3)HB29&+*0

,

$*01-51"%4*5I"0("$5I*&1$("1'

9$"&09&%05$&1'1%

7

*0

7

*%"1+*

fBSf,'.I'-

P

%

aSR6,'.X'-

P

!

[4I''(';W-:>

P]

,-X='̂ :>W-

P

6-::>6-

P

%

f:6

3

6-

P

G-6\:>76<

]

';B:>'-,K<647,-XB7<>'-,K<647

%

f:6

3

6-

P

"$$"1"

%

ZI6-,

"

)9+5$&-5

#

BbB*[

!

b:

]

-'(X7,\:>,

P

:X*,\6:>.[<'5:7

"

._,7:X

8

>:X64<6'-U:<I'X;'><I:

,6>;'6(<K>_K(:-<_'K-X,>

]

(,

]

:><>,6(6-

P

:X

P

:-'67: ,̂7X:\:('

8

:X)YI:*,\6:>.[<'5:7:

`

K,.

<6'-7 :̂>:;6>7<(

]

>:;'>UK(,<:X<'<I:;'>U<I,<<I:(:;<I,-X76X: ,̂7,(6-:,> ,̂\:

8

>'

8

,

P

,.

<6'-'

8

:>,<'>,-X<I:>6

P

I<I,-X76X: ,̂7<I:7'K>4:<:>U<I,<4'-767<7';b:

]

-'(X77<>:77:7)

Y'>:XK4:<I:4'U

8

K<,<6'-<6U:,-X,\'6X<I:7

8

,<6,(76-

P

K(,>6<

]

';<I:M>::-;K-4<6'-

%

<I:

,X

3

'6-<M>::-;K-4<6'-7U:<I'X ,̂7:U

8

('

]

:X<'4'U

8

K<:<I::O,4<'>

5

<,6('>:X

6

M>::-;K-4.

<6'-7

&

U'>:'\:>

%

<I:7'K>4:<:>U ,̂7

P

:-:>,<:X_

]

<I:bB*[._,7:XU'X:(6-

P

U:<I'X)B

8

.

8

(64,<6'-';<I:

8

>:7:-<U:<I'X'-<I:_>',X_,-X<>,6(6-

P

:X

P

:-'67:';*BZB$$"#,6>;'6(

,̂7U,X:<'\,(6X,<:<I:

8

>:7:-<U:<I'X)YI:A

8

:-CABV7'(\:> ,̂7,

88

(6:X6-<'<I:U:,-

;('̂ 4'U

8

K<,<6'-';*BZB$$"#,6>;'6(,-X<I:M>::-;K-4<6'-;'>7:U6.6-;6-6<:;(,<

8

(,<:K-.

X:>K-6;'>UU:,-;('̂ ,̂7K7:X<',

88

>'O6U,<:<I,<';<I6-,6>;'6()YI:

8

>:X64<:X7

8

:4<>KU

';<I:_>',X_,-X<>,6(6-

P

:X

P

:-'67:6-X64,<:7<I,<

#

;'>\,>6'K76-4'U6-

P

;('̂ \:('46<

]

,-X,-.

P

(:';,<<,45

%

<I:4K>>:-<U:<I'X4,--'<'-(

]8

>:X64<<I:,U

8

(6<KX:,-X<I:

8

:,5;>:

`

K:-4

]

,44K>,<:(

]

%

_K<,(7'<I: Î'(:7
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尾缘噪声(

"

)是指翼型湍流边界层与翼型尾缘

之间相互作用产生的气动噪声
)

当飞机降落时%航

空发动机风扇叶片(

#

)和出口导叶(

!

)产生的尾缘噪

声是飞机噪声重要组成部分
)

同时%尾缘噪声也是

飞机机体噪声(

2

)和风力机噪声(

0

)的重要声源
)

因

此%开展尾缘噪声机理和预测方法研究具有重要

意义
)

在尾缘噪声的理论研究方面%

C;'̂ 47Q6(.

(6,U7

和
L,((

(

%

)基于
a6

P

I<I6((

理论(

9./

)通过引入

四极子声源假设%并采用半平面格林函数求解了

a6

P

I<I6((

方程(

9./

)得到了半无限长'零厚度平板尾

缘噪声模型
)Z>6

P

I<'-

等(

1

)将尾缘噪声模化成一

系列涡通过半无限长平板边缘%同样得到了相应

的理论预测模型
)BU6:<

(

"$

)把远声场压力的统计

信息直接跟尾缘上游一段距离处的壁面气动压力

相关联
)L'̂ :

(

""

)通过求解有限弦长格林函数得

到了低马赫数下的尾缘噪声模型
)b'

P

:>

和
V'.

>:,K

(

"#

)通过对
BU6:<

(

"$

)辐射积分参数修正%得到

了低马赫数%可以考虑叶片前缘后散射影响的尾

缘噪声模型
)f>''57

等(

"

)基于
BU6:<

(

"!

)理论%给

出了翼型尾缘噪声半经验预测公式
)C6-5

(

"2

)在大

量实验结果相关分析基础上%给出了预测叶片尾

缘噪声的半经验公式
)M(:

PP

等(

"0

)通过对风力宽

频噪声测量%提出了风力机宽频噪声预测方法
)

由于理论方法的适应范围较窄%很难用于复

杂翼型和复杂流场
)

因此各种数值模拟预测方法

逐渐受到关注
)

数值模拟预测方法大致可分为基

于非定常流场和基于平均流场的混合预测方法两

类
)QB*M

(

"%

)使用大涡模拟!

aW[

"求解了非对称

升力体的非定常流场%然后使用
C;'̂ 47Q6((6,U7

和
L,((

(

%

)的尾缘噪声积分方程预测了尾缘噪声
)

邱癉等(

"9

)使用
aW[

计算了超临界翼型非定常特

性%进而采用
CQ.L

(

"/

)积分方程计算尾缘噪声
)

由于非定常流场计算耗时%近年来基于平均流场

的混合预测方法逐渐成为研究热点
)Ŵ :><

等(

"1

)

使用平均流场产生随机噪声源%进而使用声波动

方程进行噪声在平均流场中的声传播计算%得到

了不错的预测结果
)D,U>KJJ,U,-

等(

#$

)使用平均

流场计算翼型尾缘附近壁面压力波数频率谱%进

而使用散射理论预测了远场噪声
)B(_,>>,46-

等(

#"

)也开展了基于平均流场的尾缘噪声预测研

究工作%使用平均流场对尾缘处的
a6

P

I<I6((

应力

张量进行声源模化%结合
C;'̂ 47 Q6((6,U7

和

L,((

(

%

)的噪声积分方程预测了尾缘噪声
)

目前已有的基于平均流场混合噪声预测方法

大都是以
a6

P

I<I6((

声类比理论为基础%该理论的

声源是包含了各种声传播效应的
a6

P

I<I6((

应力

张量拟声源%因而并非完全真实的物理声源
)

因此

本文从最基本的
*,\6:>.[<'5:7

!

*.[

"方程出发%

发展一种基于平均流场的翼型尾缘宽频噪声预测

方法%其声传播算子能包含非均匀流的声折射效

应和壁面的声反射和散射影响等主要声传播效

应
)

使用该方法预测
*BZB$$"#

翼型尾缘宽频噪

声%验证该方法的精度和适用性
)

;

"

基于平均流场的噪声预测方法

;<;

"

主控方程

可压
*.[

方程的质量方程和动量方程如下

式所示#

T

/

T+

,

/

?

T

L

?

'

L

-

$

!

"

"

/

TT

L

T+

-0

?

8

?

'

L

,

?4

L

3

?

'

3

!

#

"

其中
T

$

T+c

?

$

?

+pT

L

?

$

?

'

L

代表随流导数%

/

%

T

L

分别是密度和速度在第
L

个方向上的分量%

8

是

压力以及
4

L

3

是黏性应力张量
)

对于高雷诺数和低马赫数流动%黏性应力很

小%可以忽略
)

同时采用小扰动假设%将各个非定

常变量分解为平均分量和扰动分量带入
*.[

主

控方程中%所有的线性项移到左边%非线性项移到

右边%同时考虑到密度波动很小!低马赫数%可压

缩性可忽略"%忽略
!

阶小量
/

BTB

L

TB

3

以及包含密度

扰动的
#

阶小量
/

BTB

L

<

T

3

和
/

B

<

T

L

TB

3

%保留
#

阶小量

=

/

TB

L

TB

3

%得到线化
*.[

方程

?

/

B

?

+

,

?

!

=

/

TB

L

"

?

'

L

,

?

!

/

B

<

T

L

"

?

'

L

-

$

!

!

"

=

/

?

TB

L

?

+

,<

T

L

?

/

B

?

+

,

?

!

=

/

<

T

L

TB

3

"

?

'

3

,

?

!

=

/

<

T

3

TB

L

"

?

'

3

,

?

!

/

B

<

T

L

<

T

3

"

?

'

3

-0

?

!

!

L

3

8

B

"

?

'

3

0

?

!

=

/

TB

L

TB

3

"

?

'

3

!

2

"

其中.

E

/代表平均分量%.

v

/代表扰动分量
)

%""
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在式!

2

"的两边加入
?

!

#

#

$

/

B

"$

?

'

L

项%并令

>B

L

3

-=

/

TB

L

TB

3

,!

L

3

!

8

B

0

#

#

$

/

B

"%得到

=

/

?

TB

L

?

+

,<

T

L

?

/

B

?

+

,

?

!

=

/

<

T

L

TB

3

"

?

'

3

,

?

!

=

/

<

T

3

TB

L

"

?

'

3

,

?

!

/

B

<

T

L

<

T

3

"

?

'

3

,

?

!

#

#

$

/

B

!

L

3

"

?

'

3

-0

?

>B

L

3

?

'

3

!

0

"

""

上面的方程!

!

"和方程!

0

"组成了气动噪声产

生及传播的主控方程(

##

)

%未知变量包括密度波动

/

B

以及速度波动
TB

L

7

为了使主控方程组适定%还需

要定义边界条件
)

对于硬壁面%壁面边界条件

TB

L

I

L

-

$

!

%

"

其中
I

L

是壁面向外单位法向的分量
)

;<=

"

声场计算

相比于线化欧拉方程%主控方程组的动量方

程!

0

"多出了
?

!

#

#

$

/

B

"$

?

'

L

项
)

为了得到主控方程

组的解%本文采用格林函数方法进行求解(

##

)

)

令

!

/

I

%

T

I

"

%

T

I

#

%

T

I

!

"%

Ic"

%

#

%

!

为满足如下非齐次方程

组式!

9

"和式!

/

"的格林函数

?

/

I

?

+

,

?

!

=

/

T

I

L

"

?

'

L

,

?

!

/

I

<

T

L

"

?

'

L

-

$

!

9

"

=

/

?

T

I

L

?

+

,<

T

L

?

/

I

?

+

,

?

!

=

/

<

T

L

T

I

3

"

?

'

3

,

?

!

=

/

<

T

3

T

I

L

"

?

'

3

,

?

!

/

I

<

T

L

<

T

3

"

?

'

3

,

#

#

$

?

!

/

I

"

?

'

L

-!

IL

!

!

/

0

0

"

!

!

+

0

+

7

"

!

/

"

其中函数
!

!"为狄拉克
T:(<,

函数%

!

IL

是
D>'-:.

45:>

函数%观察者坐标
/

%声源坐标
0

%接收时间

+

%以及发射时间
+

7

)

同时%格林函数必须满足壁面

边界条件%如式!

1

"所示

T

I

L

I

L

-

$

!

1

"

""

为了减少计算时间以及避免求解格林函数出

现的空间奇异性问题%本文采用
Y,U

和
BK>6.

,K(<

(

#!

)发展的伴随格林函数方法%得到伴随格林

函数满足

0

6

"@

/

?

0<

T

3

?<

T

L

?

'

3

A
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?

L

,<
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3

?@

/

?

?

'

3

,

#

#

$

?A

T

?

3

?

'

3

-

!

!

/

0

0

$
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"$

"

0

6

"A
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?

L

,

?@

/

?

?

'

L

,<

T

3

?A

T

?

L

?

'

3

0A

T

?

L

?<

T

3

?

'

L

-

$

!

""

"

A

T

?

L

I

L

-

$

!

"#

"

其中
@

/

? 和
A

T

?

L

是密度和速度伴随格函数%

"

为声源

角频率
)

具体的推导过程见文献(

##

)

)

最终%格林函数与伴随格林函数满足如下的

互易关系式

/

"

!

0

$

%

0

7

%

"

"

-A

T

?

"

!

0

%

0

$

%

"

"

/

#

!

0

$

%

0

7

%

"

"

-A

T

?

#

!

0

%

0

$

%

"

"

/

!

!

0

$

%

0

7

%

"

"

-A

T

?

!

!

0

%

0

$

%

"

"

!

"!

"

这意味着密度格林函数等于速度的伴随格林函

数
)

对于等熵流动%声场压力波动表示为

B

8

B

!

/

%

"

"

-

#

#

$

@

/

B

!

/

%

"

"

-

0

#

#

$

6

Z

?A

T

?

L

!

0

%

/

%

"

"

?

'

3

C

>B

L

3

!

0

%

"

( )

"

XZ

!

0

" !

"2

"

其中
/

是观察者的坐标%

0

为声源坐标%

C

>B

L

3

是
>B

L

3

的傅里叶变换
)

令
<

L

3

"K

!

0

%

0B

%

"

"

-

7

C

>B

L

3

!

0

%

"

"

C

>B

;

"K

!

0B

%

"

"8表

示角频率
"

的声源函数%于是噪声功率密度谱为

<

!

/

%

"

"

-

#

2

$

6

Z

6

Z

<

L

3

"K

!

0

%

0B

%

"

"

A

T

?

L

3

A

T

?

;

"K

XZ

!

0

"

XZ

!

0B

"

!

"0

"

其中上标.

;

/代表复共轭%.78/表示时间平均%

0

和
0B

为两个不同的声源点%

A

T

?

L

3

- ?A

T

?

L

!

0

%

/

%

"

"$

?

'

3

和
A

T

?

;

"K

-?A

T

?

;

"

!

0

%

/

%

"

"$

?

'

K

代表不同声源

点处伴随格林函数的空间偏导
)

当观 察 点 距 离 声 源 区 很 远 时%即 满 足

/

0

0

D

0B

0

0

时%忽略不同声源点处的格

林函数幅值差别%但保留不同声源处格林函数相

位间的差别%则有关系式

A

T

?

;

"K

!

0B

%

/

%

"

"

-A

T

?

;

"K

!

0

%

/

%

"

"

:

61

'

!

"%

"

其中波数
1

由格林函数计算得到
)

因此%将式!

"%

"带入式!

"0

"得到

<

!

/

%

"

"

-

#

2

$

6

Z

B

<

L

3

"K

!

0

%

1

%

"

"

A

T

?

L

3

A

T

?

;

"K

XZ

!

0

"!

"9

"

""

从式!

"9

"可以看出#远场噪声功率谱与声源

的波数
.

频率谱以及格林函数有关&格林函数描述

了声波从声源传播到观察者处的所有效应%包括

壁面造成的声反射和散射效应及非均匀流动引起

的声折射效应&同时波数
1

决定着声源的哪种波

动能够辐射到远场%而波数
1

由格林函数决

定(

##

)

%这是流场
.

声场的耦合作用
)

;<>

"

声源模化

对于低马赫数流动%

a6

P

I<I6((

应力张量近似

为
>B

L

3

-

/

$

TB

L

TB

3

%声源函数表现为脉动速度
2

阶相

关函数
)

由于目前没有关于湍流的
2

阶相关函数

模型%本文假设速度波动满足正交联合分布(

#2

)

%

因而
2

阶相关函数可简化为
#

阶相关函数乘积
)

<

L

3

"K

!

0

%

'

%

4

"

-

/

#

$

7

TB

L

TB

3

TC

"

TC

K

8

-

/

#

$

(7

TB

L

TC

"

87

TB

L

TC

K

8

,

7

TB

L

TC

K

87

TB

3

TC

"

8) !

"/

"

其中
TB

L

代表一点声源的速度波动%

TC

"

代表另一点

声源的速度波动
)

'

和
4

分别表示这两个不同声

9""
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源点之间的位置分离矢量和时间差
)

本文基于平均流场进行声源模化
)

声源模化

的基础是波动速度的两点空间时间相关函数%如

式!

"1

"所示#

2

L

3

!

0

%

(

%

4

"

-

7

TB

L

!

0

%

+

"

TB

3

!

0

,

(

%

+

,4

"8

!

"1

"

其中
(

为两个声源位置之间的分离矢量%

4

是两

个声源的发射时间差
)

采用声源模化方法(

#0.#%

)

2

L

3

!

0

%

(

%

4

"

-

9T

#

7

:O

8

0

(

#

K

#

7

0"

#

7

4

! "

#

!

#$

"

其中
K

7

是特征长度%

"

7

是特征频率%

T

7

是代表速

度波动的速度特征尺度%

9

是决定相关系数幅值

的经验参数
)

将相关函数转化为互谱%得到

A

2

L

3

!

0

%

(

%

"

"

-

9槡!
"

7

T

#

7

:O

8

0

(

#

K

! "

#

7

:O

8

0

"

#

2

"

! "

#

7

!

#"

"

互谱中的参数需要使用平均流场的当地参数进行

模化(

#0.#%

)

)

T

#

7

-

#

!

"

<

%

"

7

-

#

!

4

7

%

4

7

-

#

4

"

<

(

%

K

7

-

#

K

"

!

$

#

<

(

!

##

"

其中
"

<

是当地湍动能%

(

是当地湍流耗散率%

#

4

和

#

K

是时间和空间尺度的半经验参数
)

;<?

"

格林函数计算

当流动均匀时%上文的格林函数方程组!

9

"'

式!

/

"和式!

1

"简化为如下对流波动方程

0

6

7,

F?

d

?

?

'

! "

"

#

E

!

0

%

/

"

0

!

#

E

!

0

%

/

"

-

!

!

0

0

/

" !

#!

"

?

E

!

0

%

/

"

?

I

-

$

!

#2

"

其中
7

c

"

$

#

$

是波数%

F?

d

是来流马赫数%方向沿

'

"

方向
)

实际上%声波波长与对应的声源涡尺度满足

近似关系#

1

,

$1

;

$

F?

d

%其中
1

,

代表声波的波长%

1

;

代表相应涡波的尺度
)

因此对于薄翼型%本文采

用均匀流动下的零厚度%半无限大平面的格林函

数近似翼型格林函数(

"%

%

#"

)

)

均匀流动情况下的半

无限大平板格林函数%满足如下对流波动方程

0

6

7,

F?

d

?

?

'

! "

"

#

E

0

!

#

E

-!

!

0

0

/

"

?

E

?

'

#

-

$

"

;'>

"

'

"

-

(

)

*

$

!

#0

"

""

令
Ec

1

e:

E6

7+

#

F?

d

'

"

%其中
+

#

c"

$!

"E

F?

#

d

"%采用变换
:

'

"

c

+

#

'

"

%

:

'

#

c

+

'

#

%

:

'

!

c

+

'

!

%

得到

07

#

1

0

!

0

#

1

-

:

L

7+

#

F?

d

'

"

+

#

!

:

'

"

+

#

0

<

("

+

! "

#

!

:

'

#

+

0

<

(#

! "

+

!

:

'

!

+

0

<

(!

! "

+

?

1

?:

'

#

-

$

"

;'>

":

'

"

-

(

)

*

$

!

#%

"

其中
!

E

#

c

?

#

$

?:

'

#

"

p

?

#

$

?:

'

#

#

p

?

#

$

?:

'

#

!

)T:(<,

函数具

有如下性质#

!

:

'

"

+

#

0

<

("

+

! "

#

-

! :

'

"

0<

(

! "

"

+

#

!

#9

"

""

利用式!

#9

"%式!

#%

"中的波动方程化简为

07

#

1

0

!

0

#

1

-+

#

:

6

7+

#

F?

d

'

"

!

!

0

0

/

"

?

1

?:

'

#

-

$

"

;'>

":

'

"

-

(

)

*

$

!

#/

"

""

式!

#/

"为无流动的波动方程%解析解存在(

%

)

)

下文噪声预测都是采用式!

#/

"的格林函数
)

=

"

翼型尾缘宽频噪声预测

=<;

"

计算工况及网格

本文选择第三届机体噪声标准算例
"

(

#9

)中有

关
*BZB$$"#

翼型尾缘宽频噪声问题作为验证

算例
)

表
"

列出了
2

个计算工况%工况
"

%工况
#

和工况
!

%雷诺数
=%

一致%攻角
'

不同
)

工况
2

与

工况
"

%攻角一致%来流速度
[

d

不同
)

工况
"

%工

况
#

和工况
!

对比研究攻角对尾缘噪声的影响
)

工况
"

和工况
2

对比研究来流速度对尾缘噪声的

影响
)

表
;

"

计算工况列表

F&9'*;

"

X"4

,

#5&51"%-&+*+

工况
[

d

$!

U

$

7

"

=%

$

"$

%

'

$!

l

"

" 0%@$ "@0 $

# 02@/ "@0 2

! 0!@$ "@0 %

2 !9@9 "@$ $

""

图
"

!

,

"给出了计算域大小和边界定义
)

边界

主要包括进口边界
6-(:<

%出口边界
'K<(:<

和翼型

壁面边界
,̂((

%翼型的弦长
#c$@2U

%进口边界距

离翼型前缘
2/$#

%出口边界距离翼型尾缘
0$$#

%

上下边界距离翼型
0$$#)

本文
ZCT

网格来自

*B[B

的
a,-

P

(:

]

研究中心
)

翼型尾缘噪声源集

/""
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"

期 柏宝红等#一种基于平均流场的翼型尾缘宽频噪声预测方法

中在壁面尾缘附近%因此就必须保证准确计算翼

型表面的主要流动特征%因此壁面第一层网格的

法向距离满足
(

p

#

"@$

%同时靠近翼型尾缘附近

的尾迹网格也必须具有较高分辨率
)

图
"

!

_

"显示

了翼型表面附近以及近尾迹中的网格分布
)

图
"

"

计算域边界设置和翼型局部网格

!每
2

个点显示一个"

C6

P

)"

"

f'K-X,>

]

7:<K

8

';<I:4'U

8

K<,<6'-X'U,6-

,-X<I::-(,>

P

:XU:7I,>'K-X<I:,6>;'6(

!

'-(

]

:\:>

]

2

P

>6X(6-:7,>:

8

('<<:X

"

=̂=

"

平均流场

采用开源计算流体力学!

ZCT

"软件
A

8

:-.

CABV

计算
*BZB$$"#

翼型平均流场
)

计算工

况来流速度较低%可压性不显著%因此使用不可压

求解器%湍流模型选择
"Y

"

[[Y

两方程模型
)

由

于工况
"

和工况
2

攻角都是
$l

%表面压力系数分

布一致%所以图
#

只给出了前
!

种工况下翼型壁

面压力系数曲线与实验数据(

#9

)对比%实验数据来

自德国斯图加特大学!

SBM

"的低速风洞!

aQY

"%

可以看出本文计算的压力系数与实验结果符合很

好%除了在
'

"

$

#c$@$%0

点处偏差较大%这主要是

由于实验在此处使用了边界层转捩装置
)

由于翼

型尾缘!

YW

"附近流动是尾缘噪声主要声源区%尾

缘附近流动的准确模拟决定着噪声预测精度
)

因

此在翼型近尾迹区取一观测截面%如图
!

左上角

所示%该截面距离翼型前缘为
"@$$!/#)

图
!

中也

给出了截面流向速度型对比%攻角为
$l

时%计算

结果与实验数据符合较好%随着攻角增加%误差略

有增加
)

比较工况
"

和工况
2

%可以看出来流速度

对速度型分布的影响较小
)

图
#

"

压力系数分布对比

C6

P

)#

"

T67<>6_K<6'-';<I:

8

>:77K>:4':;;646:-<

图
!

"

流向速度型对比

C6

P

)!

"

T67<>6_K<6'-';7<>:,Û 67:\:('46<

]8

>';6(:

图
2

和图
0

分别给出了尾迹截面!与图
!

中

一致"湍动能与湍流耗散率分布曲线
)

由于
"Y

"

[[Y

在翼型尾缘流动中具有较高精度(

"1

%

#"

)

%本文

湍流模型也选择为
"Y

"

[[Y

模型%因此湍流耗散

1""
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率
(

c#

#

"

<

M

%其中
#

#

c$@$1

%

"

<

是当地湍动能
)

从

图
2

中比较看出%所有工况的湍动能计算值都比

实验值小%主要是由于
ZCT

数值格式耗散造成

的%这点也可以从图
0

的湍流耗散率中得到体现%

湍流耗散率的计算值比实验数据偏大
)

图
2

"

湍动能分布对比

C6

P

)2

"

T67<>6_K<6'-';<K>_K(:-<56-:<64:-:>

P]

图
0

"

湍流耗散率分布对比

C6

P

)0

"

T67<>6_K<6'-';<I:<K>_K(:-4:X6776

8

,<6'->,<:

=̂>

"

噪声预测

观察者位于翼型尾缘正下方%距离翼型尾缘

2c"U)

由于翼型尾缘噪声与展向长度相关%因此

本文的预测结果均对应展向长度
Ac"U)

本文计

算结果是二维流场%因此需要对声场进行三维修

正
)

三维修正需要声源的展向相关长度%根据实验

结果(

"$

)

%翼型展向相关长度
K

G

为

K

G

!

"

"

-

5

[

d

"

!

#1

"

其中
5

是常数%

5

/

#@")

二维声压级!

H

8

"与三维

声压级的关系式如式!

!$

"所示

H

8

!

'

%

(

%

$

%

"

"

\

!T

-

H

8

!

'

%

(

%

$

%

"

"

\

#T

,

"$(

P

5

#

!

*

A

2

F?

d

! "

!

!$

"

其中下标
#T

和
!T

分别代表二维声压级和三维

声压级
)

本文所采用的修正方法参考自文献(

"1

)%

详细推导过程见该文献
)

图
%

给出了
2

种工况下观察者处的
"

$

!

倍频

程声压级!

H

8

%

"

$

!

"频谱预测结果与实验结果对比%

并给出了实验结果的误差范围!

o!Xf

"%为了与

其他方法进行对比%图
%

也给出了
*B[B

的半

经验预测模型!

f=V

"

(

"

)在各工况下的相应预测

结果
)

实验结果来自于德国宇航局!

Tab

"的

BQf

风洞和斯图加特大学!

SBM

"的
aQY

风洞

数据
)

由于这些实验结果与计算工况的控制参数

不完全一致%因此%所有实验数据都经过数据处

理%具体处理方法参考文献(

#9

)

)

由于尾缘噪声较

低%因此各实验结构的数据之间也不完全一致%但

是不同实验数据的频谱基本一致%峰值频率也基

本吻合
)

图
%

!

,

"中给出了工况
"

的预测结果%可

以看出虽然本文的预测频谱与
f=V

模型的预测

结果差别较大%但是都在误差范围之内%同时图中

也给出了脱体涡方法!

STTW[

"结合合成湍流方法

的预测方法!

='(6Y'

"

(

#/

)预测结果%误差较大&图
%

!

_

"中给出了工况
#

的预测结果对比%此时攻角增

加到
2l

%本文预测结果与
f=V

模型的预测结果

都在实验结果的误差范围之内%低频频谱和高频

频谱都与实验结果符合很好%但是
f=V

模型预

测的频谱在峰值频率附近更宽%而本文预测频谱

在峰值频率附近则与实验结果基本一致&图
%

!

4

"

示出了工况
!

的预测结果对比%此时攻角增加到

%l

%可以明显看出本文预测结果仍然在实验结果

的误差范围之内%而
f=V

模型的预测结果在高

频范围内误差较大&图
%

!

X

"给出了工况
2

的预测

结果对比%此时攻角为
$l

%而流动速度降低%可以

看出本文预测结果与实验结果符合很好%而
f=V

预测的峰值过大
)

图
9

比较了工况
"

%工况
#

和工况
!

的噪声

频谱%可以看出工况
"

的噪声幅值最大%工况
#

和

工况
!

的噪声幅值基本一致
)

在峰值频率方面%工

况
"

与工况
#

的峰值频率差不多%当攻角增加到

%l

时%频谱的峰值频率降低%这主要是由于攻角增

大%翼型吸力面尾缘附近的涡尺度增加%导致特征

频率降低%时间尺度增大引起峰值频率降低
)

图
/

给出了工况
"

和工况
2

的频谱对比%这

$#"



"

第
"

期 柏宝红等#一种基于平均流场的翼型尾缘宽频噪声预测方法

两种工况攻角都为
$l

%只是来流速度不同
)

从图

中对比可以看出%速度对频谱具有明显的影响%速

度增加%噪声频谱增加&同时%峰值频率也有增加%

这同样是由于速度增加导致尾缘边界层增厚%涡

尺度增加引起的
)

低频和高频范围的频谱衰减率

基本一致
)

图
%

"

各工况预测噪声与实验数据对比
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尾缘噪声与来流攻角的关系
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论

本文发展了一种基于平均流场的翼型尾缘宽

频噪声预测方法%该方法的声传播算子能包含非

均匀流的声折射效应和固壁引起的声散射和反射

影响&声源项由雷诺应力构成
)

使用伴随格林函数

减少了求解计算时间%同时也避免了空间奇异性

难题
)

为验证该方法%本文预测了
*BZB$$"#

尾缘

宽频噪声
)

采用
A

8

:-CABV

计算的平均流场与

实验结果符合较好
)

翼型格林函数使用均匀流动

下的零厚度'半无限长平板近似
)

预测结果表明#

在
2

种计算工况下%噪声频谱都在已有实验结果

的误差范围内!

o!Xf

"%证明了该方法的精度以

及适用性
)

此外%

*BZB$$"#

尾缘宽频噪声的预测结果

表明#尾缘宽频噪声的主要声源区位于翼型尾缘

附近
)

当来流攻角增加时%吸力面的噪声贡献强于

压力面噪声贡献%同时频谱峰值频率降低
)

来流速

度降低%尾缘噪声也降低
)

相比于攻角变化对尾缘

宽频噪声的影响%尾缘宽频噪声对来流速度更加

敏感
)
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