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要!采用大涡模拟与声类比的方法研究了尾缘锯齿对涡轮叶栅噪声的影响
*

设计了两种不同的尾缘

锯齿%对比了
<1\![!g"%

1

!基于叶片弦长与叶栅出口速度"下两种不同结构锯齿尾缘叶栅与直尾缘叶栅的

声功率
*

结果表明#尾缘锯齿可以降低叶片吸力面边界层分离噪声约
1Ò

%降低尾缘涡脱落噪声约
"%Ò *

进一

步的研究表明%尾缘锯齿可以降低叶片尾缘附近表面的压力脉动幅值约
1%i

%将展向相关尺度较大的涡破碎

成展向相关尺度较小的涡%并消除尾缘脱落涡%这三者的综合作用使噪声得到降低
*
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随着民用航空的飞速发展%飞机与发动机噪

声问题已得到人们的高度重视
*

低噪声发动机设

计技术成为设计者追求的一个重要目标
*

发动机

噪声包括喷流噪声'叶轮机械噪声'燃烧噪声
*

随

着高涵道比发动机的应用%喷流噪声得到大幅降

低%叶轮机械噪声的降低变得十分重要
*

人们对叶

轮机械单音噪声已经有较深入的理解%叶轮机械

单音噪声已经得到大幅降低
*

与此同时%叶轮机械

宽频噪声的重要性逐渐凸显出来%降低叶轮机械

宽频噪声成为研究的热点
*

宽频噪声中%湍流边界

层与尾缘的干涉是一个重要的噪声源
*̀.((7:

等

首次用实验的方法研究了尾缘噪声的特征*

"/$

+

%之

后
,U8AJ

*

!/#

+与
S(LA

*

1

+发展了相应的尾缘噪声预

测模型
*

充分发展的湍流边界层包含各种尺度的

涡%因而产生的声是宽频的
*

早在
"3

世纪
!%

年代%人类就开始关注湍流

边界层尾缘干涉噪声*

&

+

*

人们发现具备低噪声飞

行本领的猫头鹰有
!

个独特的形态特征#

)

翅膀

前缘的初级羽毛呈锯齿状排列%构成翅膀前缘梳

状结构&

*

翅膀后段曳尾羽毛排列的像围巾的须

边&

+

猫头鹰翅膀上的其他部分和腿部被厚实柔

软的绒羽所覆盖
*

猫头鹰寂静飞行的本领激发了

人类探索安静飞机与叶轮机械的设计技术*

2/0

+

*

(̀G6

%

WG(..9U8

等与
Y9..9O

4

等*

3/""

+研究了多孔

介质材料的降噪效果%实验证明%多孔材料是降低

噪声的有效措施
*X86AR)

等研究了刷式尾缘的降

噪效果*

"$

+

*

降噪的另外一种思路是针对翼型$叶

栅采用模仿猫头鹰翅膀结构的锯齿尾缘结构%

S(LA

首先提出了这种概念*

"!/"#

+

*S(LA

认为%由

于波数垂直于尾缘的阵风与尾缘干涉辐射噪声的

(效率)高于倾斜阵风的噪声辐射(效率)%锯齿形

尾缘由于构成了倾斜尾缘结构因此具有降噪能

力%基于这种分析%

S(LA

给出了锯齿尾缘降噪预

测模型%将锯齿尾缘降噪量与尾缘锯齿周期!

)

"和

锯齿幅值!

$7

"的比值参数等设计关键参数关联

起来并给出了降噪效果的近似预测公式%对于正

弦状尾缘%

)

$

7

$

#

时%降噪效果约为
"%g)

H

!

"%7

$

)

"

Ò

%对于锯齿状尾缘%当
/

7

$

8

>

"

时!

/

为角频

率%

8

为来流速度"%降噪效果约为
"%g)

H

*

"h

!

#7

$

)

"

$

+

Ò

*

"#

+

*

S(LA

对锯齿尾缘进行理论研究后%众多学

者研究了锯齿尾缘的降噪效果及降噪机理
*"333

年%

.̀9N6

等*

"1

+将尾缘锯齿结构用于风力机叶

片%实验证明可以降噪
$

"

![1Ò *$%%0

年%

DA.)A/

U96:

等*

"&

+的研究中%将锯齿尾缘应用到真实风

力机上%实现降噪约
![$Ò *

此外%

=.NEA.

等*

"2/$#

+

的工作也都证实了尾缘锯齿的降噪效果
*=.NEA.

等*

"2/"0

+的实验结果表明%

S(LA

*

"#

+的理论预测公

式大大高估了锯齿的降噪效果%尾缘锯齿降噪的

机理仍未完全清楚
*

此外%关于尾缘锯齿的工作大

部分是基于孤立翼型的研究%只有
X86AR

等*

$1

+研

究了锯齿尾缘在叶栅中的应用效果%叶栅由
2

个

+,>,&1"$/"%

叶片构成%实验中获得了约
1Ò

的降噪效果
*

尽管关于尾缘锯齿做了很多工作%但尾缘锯

齿的降噪机理仍不完全清楚
*

本文以低压涡轮平

面叶栅为研究对象%采用大涡模拟!

_̂Y

"的方法

研究了尾缘锯齿对低压涡轮平面叶栅流场的影

响%并用流场$声场混合计算方法评估了尾缘锯齿

结构对叶栅噪声的影响
*

本文详细研究了直尾缘

叶栅与两种不同结构的锯齿尾缘叶栅的流场%证

实了尾缘锯齿在涡轮叶栅中的降噪效果%并揭示

了锯齿尾缘可能的降噪机理
*

<

"

研究对象与数值计算方法

<?<

"

研究对象

本文以一高负荷低压涡轮平面叶栅为研究对

象%叶栅示意图见图
"

!

9

"

*

叶栅弦长
K\"%%UU

%

轴向弦长
K

N

\0&[3#UU

%栅距
Q\31UU

%稠度为

图
"

"

叶栅与尾缘锯齿结构参数

X8

H

*"

"

>(6Q8

H

N.9J8(6

-

9.9UAJA.:(Q59:59OA96OJ.98)86

H

AO

H

A:A..9J8(6:

"[%1

%几何进气角
%

"

\!2[2f

%几何出气角
%

$

\

&$[!f*

图
"

!

E

"为设计的两种尾缘锯齿结构
*

锯齿

结构参数由锯齿幅值
$7

与锯齿周期
)

定义
*

设计

130
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的两种锯齿幅值
$7

均为
"&UU

%

)

分别为
#UU

与
0UU*

)

\#UU

的叶栅记为
S"

1

YU9))

1

Y

%

)

\0

UU

的叶栅记为
S"

1

8̀

H

1

Y

%直尾缘叶栅记为
S"

1

9̀:A*

<?=

"

数值计算方法

由于宽频噪声是由各种不同尺度上的流动产

生的%因此宽频噪声的准确计算需要采用
_̂Y

或

者直接数值模拟方法!

a+Y

"

*

由于
_̂Y

的计算量

远小于
a+Y

%并可以准确地计算对噪声影响明显

的大尺度涡%因此
_̂Y

成为研究宽频噪声的合适

工具*

$&

+

*

本文采用
_̂Y

对直尾缘叶栅与锯齿尾

缘叶栅进行数值模拟%本文
_̂Y

计算使用的是成

熟的商用软件
,+Y<Y>XB

%数值模拟中选择动

力
YU9

H

(.86:7

P

亚格子模型%该软件与亚格子模

型可以准确地模拟低压涡轮内部的复杂流动*

$2

+

*

计算域的设置以及叶片尾缘锯齿附近的网格

见图
$*

图
$

!

9

"中%计算域叶栅进口段
Y\"[1K

%出

口段
.\#K*

为控制网格数量%锯齿尾缘叶栅展

向长度选为
$

)

%直尾缘叶栅展向长度与宽锯齿尾

缘叶栅相同%为
"&UU*

叶片表面网格保证
;

h

&

"*!

个算例中网格沿流向与栅距方向的分布相

同%沿栅距方向网格节点数为
"#%

%沿流向网格节

点数为
#0%

%叶片前缘与尾缘附近最大流向网格

间距
!

N\%[!UU*

沿展向%直尾缘锯齿网格节点

数为
!$

%沿展向最大网格间距
!

G\%[1UU

%窄锯

齿网格节点数为
03

%宽锯齿网格节点数为
"$"

%沿

图
$

"

计算域与尾缘锯齿局部网格示意图

X8

H

*$

"

Y5GAU9J85(Q5(U

-

NJ9J8(6Q8A)O96O)(59)UA:G

(QJ.98)86

H

AO

H

A:A..9J8(6:

展向最大网格间距均为
!

G\%[$0UU

!沿展向锯

齿表面网格同样保证
;

h

&

"

%远离锯齿网格按比

例增大%故宽锯齿展向网格节点数并非是窄锯齿

的
$

倍"

*

最终直尾缘叶栅的网格数量约为

$[22g"%

&

%窄锯齿尾缘叶栅网格数量约为
0[0g

"%

&

%宽锯齿尾缘叶栅网格数量约为
"[$g"%

2

*

图

$

!

E

"是叶片尾缘锯齿附近的网格示意图
*

边界条件设置中%进口给定总温'总压'气流

角%出口给定背压%栅距方向为平移周期边界条

件%上下边界也设置为平移周期边界
*

所计算的状

态对应叶栅出口速度为
1%U

$

:

%基于叶栅出口速

度与弦长的雷诺数
<1\![!g"%

1

*

计算中时间步

长
!

+

5

\"g"%

;&

:*

待流场收敛后推进
"1%%%

步

获得流场统计平均结果
*

<?>

"

声学计算方法

为了计算涡轮叶栅产生的噪声%采用了基于

8̂

H

GJG8))

声类比理论的混合计算方法%该方法由

'A6J.A:

等提出*

$0

+

*

当忽略单极子与四极子声源

时%旋转机械产生的声压可以根据下面的公式

计算

):

!

(

%

+

"

&

.

"

'

"

.

0

Q

!

$

"

)

D

)

;I

AI

O0

!

)

"

O

$

!

"

"

其中
):

!

(

%

+

"为声压%

(

和
)

分别是观察点坐标和

声源坐标%

$

为声源时间%

+

为观察点接收时间%

0

Q

!

$

"为固体边界表面%

A

为固体表面作用力%

D

是环形固壁管道的格林函数
*

假设流体无黏性%则

式!

"

"可以写为

):

!

(

%

+

"

&

.

"

'

"

.

0

Q

!

$

"

*

!

)

"

.!

D

!

(

%

)

%

+

'$

"

.

)

!

)

%

$

"

O0

!

)

"

O

$

!

$

"

其中
*

为叶片表面法向量%

)

!

)

%

$

"为声发射时刻

声源表面压力%对式!

$

"进行傅里叶变化%声压可

以写为

):

!

(

%

/

"

&

*

F

*

V

;

)F

%

V

!

/

"

6

F

%

V

!

!

F

%

V

#

"

.

AV

-

!

8F

"

'

8

,

V

%

F

N

"

" !

!

"

其中
/

为角频率%

;

)F

%

V

!

/

"是模态!

F

%

V

"的幅值%

6

F

%

V

!

!

F

%

V

#

"是特征函数%

!

F

%

V

为特征值%

#

为圆柱

坐标系下半径%

"

为圆柱坐标系下周向角度
*

,

V

%

F

&

$%

/

%

$

K

%

(

9

V

%

F

%

$

:

H

6

!

;"

'

N

"

" !

#

"

%

&

"

'

$%槡
$

!

1

"

9

V

%

F

&

/

K

! "

%

$

'

%

!

$

F

%槡 V

!

&

"

其中
K

%

为声速%

9

V

%

F

为波数%

$%

为轴向马赫数
*

式!

!

"中;

)F

%

V

!

/

"可以根据下式计算

;

)F

%

V

!

/

"

&

"

$8

'

F

%

V

!

F

%

V

.

0

Q

2

6

F

%

V

!

!

F

%

V

#H

"

*

.

!

*

AV

-

!

'

8F

"

H

(

8

,

V

%

F;"

"+

)

!

)

%

/'

F

4

"3

O0

!

)

" !

2

"
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""

当叶片静止时%叶片表面上的压力脉动
)

!

)

%

/

;F

4

"可以写为
)

!

)

%

/

"%

4

为转轴角频率
*

其中

)

!

)

%

/

"可以从
_̂Y

结果中提取
*

=

"

锯齿对叶栅气动性能的影响

对比了
!

种不同尾缘结构叶栅的气动性能
*

图
!

!

9

"是叶片表面时均压力系数的分布%时均压

力系数
S

-

的定义如下

S

-

&

)E

'

)86

%*1

&

86

8

$

86

!

0

"

其中
)E

为叶片表面时均压力%

)86

为叶栅进口时

均压力%

&

86

与
8

86

分别为叶栅进口时均密度与速

度
*

从图
!

!

9

"中可以看出%加尾缘锯齿后%吸力面

时均压力系数在
N

$

K

N

\%[#

位置开始发生变化%

而压力面在
N

$

K

N

\%[02

位置开始发生变化
*

尾缘

锯齿结构降低了叶片的负荷%然而两种不同尾缘

锯齿结构叶片的时均压力系数分布仅仅有细微的

差别%如图
!

!

E

"所示
*

从图
!

!

9

"还可以看出%尾缘锯齿结构对叶片

吸力面层流到湍流的转捩过程有很大影响
*

为了

更清楚地研究这种影响%图
#

给出了壁面平均摩

擦因数
S

Q

的分布%

S

Q

定义如下

S

Q

&

$

L

%*1

&

86

8

$

86

!

3

"

其中
$

L

为壁面平均切应力
*

从图
#

中可以看出%

采用尾缘锯齿结构后壁面平均摩擦因数显著减

小%同时转捩过程提前
*

图
#

中黑色的线
@

%

R

%

S

分别表示平均分离起始位置'平均压力恢复位置'

平均再附位置
*

表
"

中列出了线
@

%

R

%

S

的具体流

向位置
*

当采用较宽尾缘锯齿结构后%分离起始位

置向前移动约
%[%#K

N

%压力恢复位置提前约

%[%#K

N

%再附位置提前约
%[%$K

N

*

当采用较窄尾缘

锯齿结构后%这
!

个位置进一步稍稍提前
*

因此%

图
!

"

叶片表面时均压力系数的对比

X8

H

*!

"

>(U

-

9.8:(6(QJ8UA9IA.9

H

AO

-

.A::N.A

5(AQQ858A6J(QE)9OA:N.Q95A

图
#

"

叶片吸力面壁面平均摩擦因数

X8

H

*#

"

]A96Q.85J8(65(AQQ858A6J(Q

E)9OA:N5J8(6:N.Q95AL9))

表
<

"

不同的转捩过程位置

A&3'*<

"

U"-&41"%"(01((*$*%44$&%+141"%

,

$"-*++*+

叶栅
N

$

K

N

线
@

线
R

线
S

直尾缘
%[2&$% %[0&$0 %[3%"$

宽锯齿尾缘
%[2$$# %[0$#3 %[00"%

窄锯齿尾缘
%[2"%0 %[0"1# %[01#3
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当采用尾缘锯齿结构后%湍流边界层的区域范围

扩大
*

这可能是由于尾缘采用锯齿结构后%由于压

力面与吸力面压差的存在%锯齿局部会产生由压

力面到吸力面的气流%对叶片吸力面气流产生扰

动%该扰动会向上游传播%进而影响吸力面的转捩

过程%使转捩过程提前
*

图
1

对比了直尾缘与锯齿尾缘叶栅在不同展

向位置处的尾迹型面%所提取的尾迹型面分别在

叶片下游
%

%

"&i

%

!$i

弦长位置处%图中的
;

p

方

向为垂直于尾迹的方向%

YY

为吸力面%

KY

为压力

面
*

图
1

!

9

"是在锯齿尖部展向位置提取的尾迹%

图
1

!

E

"是在锯齿根部展向位置提取的尾迹
*

可以

看出%尾缘锯齿对尾迹的分布有显著影响
*

总体来

讲%叶栅采用尾缘锯齿结构后尾迹会变宽'减弱%

而两种锯齿结构对尾迹减弱的效果差别不明显
*

在锯齿根部展向位置处提取的尾迹%尾迹减弱的

现象十分明显
*

在紧靠叶片尾缘处%直尾缘叶栅的

速度亏损约为
!&U

$

:

%而对于锯齿尾缘叶栅%速度

亏损约为
"%U

$

:*

随着向下游发展%直尾缘叶栅尾

迹速度亏损迅速减小%尾迹宽度迅速增大%而锯齿

尾缘叶栅的尾迹宽度与尾迹速度亏损相对变化缓

慢
*

在叶片下游
%[!

倍弦长处%直叶栅与锯齿尾缘

叶栅的尾迹速度亏损与尾迹宽度基本达到相同的

水平
*

从图
1

中可以看出%锯齿尾缘可以显著改变

尾迹的特征%大大加快尾迹的耗散
*

为了定量描述叶片吸力面上不同区域的流动

损失%将吸力面分为附着流动区!前缘到线
@

之

间"'流动分离区!线
@

和线
S

之间"'分离再附区

!线
S

到尾缘之间"

!

个区域%如图
#

所示
*

各个区

域的损失可以由该区域起始位置与结束位置边界

图
1

"

直尾缘与锯齿尾缘叶栅不同展向位置处尾迹型面

X8

H

*1

"

YJ.98

H

GJJ.98)86

H

AO

H

A96O:A..9JAOJ.98)86

H

AO

H

A

59:59OA:L97A

-

.(Q8)A9JO8QQA.A6J:

-

96L8:A)(59J8(6:

层动量厚度的差别来表示
*

如附着流动区的损失

用分离点处的边界层动量厚度
#

:

来衡量%而流动

分离区的损失可以用
#

.

;

#

:

来衡量%

#

.

为再附点

处的边界层动量厚度
*

#

J

为尾缘处边界层动量厚

度%表
$

中
#

J

;

#

.

表示分离再附区的流动损失%括

号内的值表示的是锯齿根部展向位置的数值%而

括号外的值表示的是锯齿尖部展向位置的数值
*

从表
$

可以看出%尾缘锯齿结构可以降低附着流

动区的流动损失%然而却使分离再附区的流动损

失明显增大
*

窄锯齿尾缘叶栅在流动分离区与再

附区的损失要高于宽锯齿尾缘叶栅
*

表
=

"

边界层动量厚度

A&3'*=

"

Q"#%0&$

7

'&

7

*$9"9*%4#9451-S%*++

叶栅
#

:

$

UU

!

#

.

;

#

:

"$

UU

!

#

J

;

#

.

"$

UU

直尾缘
%[""# $[$!& ![01

宽锯齿尾缘
%["%& $["!# ""[!&

!

#[$!

"

窄锯齿尾缘
%["%% $[$%% "![%%

!

#[21

"

""

此外%还对比了
!

种叶栅的总压损失系数%这

里采用的总压损失系数
3

定义为

3

&

)J

%

86

'

)J

%

(NJ

)J

%

(NJ

'

)(NJ

!

"%

"

其中
)J

%

86

为进口总压%

)J

%

(NJ

为出口总压%

)(NJ

为出

口静压
*

出口截面定义为叶栅下游
"

倍弦长处
*

S"

1

9̀:A

的总压损失系数为
%[%!$$

%

S"

1

8̀

H

1

Y

的总压损失系数为
%[%!1!

%

S"

1

YU9))

1

Y

的总压
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损失系数为
%[%!12*

可以看出%宽尾缘锯齿增大

叶栅总压损失系数约
3[&i

%窄尾缘锯齿增大叶

栅总压损失系数约
"%[0i*

>

"

锯齿对叶栅声学性能的影响

图
&

给出了直尾缘叶栅与锯齿尾缘叶栅声功

率的对比%图中声功率的频率分辨率为
"$$SR*

从图
&

中可以明显观察到尾缘锯齿对叶栅的降噪

效果
*

采用锯齿尾缘结构后%

$1&#SR

与
&13!SR

处的单音尖峰明显得到抑制甚至是消除%

$1&#SR

处单音降低约
1Ò

%

&13!SR

处单音降低约
"%Ò *

这与
$%"$

年
](.A9N

等*

$!

+的实验结果类似
*

在

](.A9N

等的实验中%尾缘锯齿可以降低窄带噪声

最大约
"!Ò

%且较宽锯齿降噪效果较好%较宽锯

齿不会带来中等频率范围内噪声的增大
*

从图
&

中还可以观察到两种不同结构的尾缘锯齿对叶栅

的降噪效果是不同的
*

在
"%%%

"

1%%%SR

的频率

范围内%宽锯齿的降噪效果要好于窄锯齿
*

但是在

更高的频率范围内%窄锯齿的降噪效果更好
*

在低

频到中等频率范围内%窄锯齿会产生额外的单音

图
&

"

直尾缘叶栅与锯齿尾缘叶栅声功率对比

X8

H

*&

"

>(U

-

9.8:(6(Q:(N6O

-

(LA.EAJLAA6:J.98

H

GJ

J.98)86

H

AO

H

A96O:A..9JAOJ.98)86

H

AO

H

A59:59OA:

噪声%如在频率
A

\!%1$

%

!&&!

%

1%%%SR

的地方%

而宽锯齿则不会产生类似的单音
*>G(6

H

等*

$"

+与

](.A9N

等*

$#

+的研究中%也均发现较窄的锯齿会

带来额外的单音噪声%而较宽的锯齿则不会产生

明显的单音噪声%最终较宽的锯齿降噪效果较好%

这与
S(LA

*

"#

+的理论预测相反%

S(LA

的理论预

测中锯齿约窄降噪效果越好%之所以出现结论的

不一致可能是由于
S(LA

是以平板为研究对象%

并未考虑到采用锯齿结构后由于尾缘变钝可能会

产生新的脱落涡单音噪声
*

图
&

中%在更高的频率

范围!

A

%

0%%%SR

"%较窄的锯齿降噪效果好于较

宽的锯齿%这与
S(LA

的理论预测趋势一致
*

为了更清楚地对图
&

中的声频谱信息进行分

析%图
2

中给出了图
&

中两个峰值频率!

$1&#SR

与
&13!SR

"下的叶片吸力面表面压力脉动幅值

信息
*

从图
2

!

9

"中可以看出%

$1&#SR

频率下%直

尾缘叶片在黑线
?

的位置处有强烈的压力脉动%

而采用尾缘锯齿结构后%压力脉动强度得到显著

减弱
*

这解释了图
&

中直尾缘叶栅在
$1&#SR

处

有较强的单音%而锯齿尾缘叶片在该频率下噪声

得到显著降低
*

图中黑线
?

的位置为
N

$

K

N

\

%[03&0

处%即位于图
#

中直叶片吸力面线
R

与线

S

之间%因此黑线
?

位于叶片表面的分离区的靠

后位置
*

图
2

!

E

"是
&13!SR

频率下叶片吸力面压

力脉动的幅值%可以看出%该频率下直尾缘叶片尾

缘处有较强的压力脉动%而锯齿尾缘叶片在该频

率下噪声得到显著降低
*

这可以解释图
&

中直尾

缘叶栅在
&13!SR

处有较强的单音%而锯齿尾缘

叶片在该频率下噪声得到显著降低%没有较强的

单音存在
*

图
2

"

叶片吸力面表面压力脉动幅值

X8

H

*2

"

K.A::N.AQ)N5JN9J8(69U

-

)8JNOA(QE)9OA

:N5J8(6:N.Q95A

图
0

中是锯齿局部的压力脉动幅值信息%从图

0

中可以看出%锯齿结构的侧表面以及锯齿边缘存

在较强的压力脉动%这是由于压力面与吸力面压差

的存在%压力面气流穿过锯齿流向吸力面时%与锯

齿侧表面及锯齿边缘相互作用导致的%较强的压力

脉动意味着这些地方也是比较重要的声源
*

为进一步揭示尾缘锯齿的降噪机理%对流场

进行了深入的分析
*

图
3

是不同算例以速度着色

的涡核等值面图%从上往下分别为直尾缘'宽锯齿
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图
0

"

锯齿局部压力脉动幅值!

$1&#SR

"

X8

H

*0

"

(̂59)

-

.A::N.AQ)N5JN9J8(69U

-

)8JNOA(Q

:A..9J8(6:

!

$1&#SR

"

尾缘'窄锯齿尾缘%图中
B

表示
B

准则中的
B

值
*

从图
3

中可以看出%对于直尾缘叶栅%叶片吸力面

上会产生展向分离涡%展向分离涡向下游发展%形

成发卡涡
*

在壁面附近还可以观察到稀疏的拐杖

涡
*

发卡涡通过尾缘时%与卡门涡混合
*

发卡涡与

卡门涡都具有较大的展向结构与展向相关性
*

而

对于锯齿尾缘叶栅%尾缘锯齿结构能够显著改变

尾缘附近的涡结构
*

涡结构向下游发展时%由于尾

缘锯齿结构的存在%展向尺度较大的发卡涡会被

破碎成拐杖涡%展向尺度大大减小%而流向尺度增

大%同时%卡门涡消失
*

采用较窄的锯齿结构可以

使发卡涡的破碎速度更快%产生更复杂的涡结构%

这些会反映到监控点压力脉动频谱上%最终会反

映到噪声频谱中去
*

图
3

"

涡核等值面图!

B\"["&&g"%

0

:

;$

"

X8

H

*3

"

C:(/:N.Q95A(QI(.JAV5(.A

!

B\"["&&g"%

0

:

;$

"

从图
3

可以看出%锯齿结构可以将展向较大

尺度的涡破碎成展向尺度较小的涡%因此可以降

低涡的展向相关性
*

展向相关性在
,U8AJ

*

!

+

'

.̀((7:

等*

"

+的经验预测模型中是一个重要的因

素%展向相关性的减小可以降低噪声
*

从图
3

还可以看出%锯齿尾缘结构相比直尾

缘结构可以给气流带来更多的扰动%这个扰动会

向上游传播从而影响流动特征
*

图
"%

是锯齿尾缘

局部的流线
*

由于压力面与吸力面压差的存在%在

锯齿根部压力面的气流向吸力面流动%形成一股

微射流
*

这股微射流在垂直于主流流动方向具有较

大的分量%形成流向涡并向下游发展%给主流带来

较大的扰动
*

图
"%

!

9

"是
$%""

年
>G(6

H

等给出的

示意图*

"3

+

%图
"%

!

E

"是本文数值模拟中得到的结

果
*

可见数值模拟可以准确地捕捉到这一现象
*

图
"%

"

尾缘锯齿附近局部流线

X8

H

*"%

"

(̂59):J.A9U)86A6A9.J.98)86

H

AO

H

A:A..9J8(6:

图
""

给出了
!

个算例中分离再附区与尾缘

位置处监控点的压力脉动频谱
*

从图
""

中可以看

出%对于直尾缘分离再附区的监控点%其压力脉动

频谱在
$1&#SR

达到峰值!图
""

!

9

""%在尾缘处的

监控点%其压力脉动频谱在
&13!SR

达到峰值!图

""

!

E

""

*

对于宽锯齿尾缘结构%分离再附区处监

控点压力脉动在
"2%3SR

和
$1&#SR

有峰值!图

""

!

5

""%而尾缘处的监控点处则观察不到
&13!

SR

处的峰值!图
""

!

O

""

*

这意味着采用这种尾缘

锯齿结构后%可以消除直尾缘叶片尾缘处存在的

这一频率下的强脉动
*

联系图
&

可以得出结论%噪

声频谱中
A

\$1&#SR

的尖峰正好是吸力面边界

层分离涡的频率%而
A

\&13!SR

处的尖峰是卡门

涡的脱落频率
*

尾缘锯齿结构可以消除
A

\&13!

SR

频率处卡门涡的强烈脉动%然而在
A

\"2%3

%%3
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图
""

"

监控点压力脉动频谱

X8

H

*""

"

K.A::N.AQ)N5JN9J8(6:

-

A5J.NU(QU(68J(.

-

(86J:

SR

和
A

\$0%0SR

的地方出现了新的峰值频率
*

对于窄锯齿尾缘叶片%在分离再附区的监控

点压力脉动的频谱!图
""

!

A

""表明%相对宽锯齿

尾缘%窄锯齿尾缘在此区域会产生更多的压力脉

动尖峰%如
$1&#

%

!%1$

%

!&&!SR

处的尖峰
*

这可以

解释图
&

中直尾缘叶栅声功率频谱中相对应的单

音
*

此外%从图
""

!

E

"'图
""

!

O

"与图
""

!

Q

"可以看

出%尾缘锯齿可以显著降低叶片尾缘附近的压力

脉动幅值约
1%i*

根据
'A6J.A:

等*

$0

+的噪声预测

方法%这最终会带来噪声的降低
*

@

"

结
"

论

本文采用数值模拟的方法研究了尾缘锯齿结

构对叶栅气动性能与声学性能的影响
*

用
_̂Y

对

流场进行了计算%用
'A6J.A:

等*

$0

+发展的方法对

叶栅噪声进行了预测%主要得到如下结论#

"

"尾缘锯齿结构是降低叶栅噪声的有效手

段
*

在所计算状态下%直尾缘叶栅噪声由吸力面边

界层分离噪声与尾缘脱落涡产生的单音主导
*

两

种尾缘锯齿结构均可以显著降低此单音噪声%边

界层分离噪声可降低约
1Ò

%尾缘脱落涡噪声可

"%3
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降低约
"%Ò *

此外%尾缘锯齿结构还可以降低宽

频噪声
*

$

"尾缘锯齿结构会促使吸力面转捩位置提

前%促进尾迹的扩散%然而会增大叶栅的流动损

失%降低叶栅的载荷
*

!

"尾缘锯齿结构可以显著降低叶片表面的

压力脉动幅值%尾缘附近压力脉动幅值最多可降

低约
1%i*

尾缘锯齿将展向相关尺度较大的涡破

碎成展向相关尺度较小的涡%并消除尾缘脱落涡

的存在%这三者的综合作用使噪声降低
*

#

"不同锯齿结构的降噪效果不同%并且对于

同一种锯齿结构%不同频率范围内的效果也不同
*

)

$

7\%[1

的窄锯齿在中频范围内会产生额外的

单音%而
)

$

7\"[%

的宽锯齿则不会%而在较高频

率%窄锯齿的降噪效果更好%关于锯齿结构的降噪

规律%这需要以后做更多的研究
*
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