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摘　要：基于大涡模拟（ＬＥＳ）和边界元方法对轴流压气机叶栅湍流流场以及流场诱导的噪声进行计算，在不同叶栅安装

角下研究来流攻角和来流雷诺数对叶栅气动噪声产生、辐射的影响。研究表明：来流雷诺数不变时，同一安装角下，随着

来流攻角从－５°～２０°变化，叶栅监测曲线上的声压级先减小后增大，在０°来流攻角下声压级达到最小。安装角为４５°

时，外场总声压级随来流攻角的分布与３０°安装角变化趋势相近。但安装角为６０°时，总声压级的变化则明显变缓。在０°

来流攻角下，总声压级比安装角为３０°和４５°时增加了近６ｄＢ，但在其他正来流攻角下，变化并不明显。叶栅的最小声压

值出现在弦线方向附近，安装角改变时，最小声压级出现的位置也不同。安装角不变，随着来流雷诺数的增大，叶栅表面

的分离减小，损失降低。但叶栅表面的压力脉动随着来流雷诺数的增大而增大，使外场辐射噪声增加。
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　　叶型／叶栅的气动参数对叶轮机械气动性能

有着至关重要的影响，研究人员一直致力于叶型／

叶栅气动性能的实验和数值模拟研究，并获得了

详实的研究成果。如Ｈｅｒｒｉｇ等
［１］通过实验，得到

ＮＡＣＡ６５系列叶栅在不同工况下的升阻力系数、

叶栅表面压力系数的变化规律，建立了ＮＡＣＡ叶

栅气动性能数据库，为高效压气机叶栅气动设计

提供了依据。张华良［２３］和张文龙［４］等通过数值

模拟，研究二维扩压叶栅内流动分离以及尾缘涡

脱落特征，尾缘涡脱落频率与冲角和来流马赫数

之间的关系。结果表明：在定常流场下，随着冲角

的增加，流场中奇点总数增加；非定常条件下，流

动分离主要表现为尾缘涡脱落，冲角很大时，流场

中同时出现吸力面涡脱落和尾缘涡脱落，涡脱落

频率随着来流马赫数的增加而增加，随着冲角的

增加而降低。

随着人们对噪声污染的日益重视，气动噪声

逐渐成为叶轮机械设计中另一个应当考虑的重要

因素，叶型／叶栅流动诱导的气动噪声与叶栅几何

参数和来流参数的关系成为低噪声叶轮机械设计

者必须掌握的问题。如Ｔｏｍｉｍａｔｓｕ等
［５］通过实

验的手段，研究了流体环绕叶栅的流动情况以及

噪声的产生机理。Ｎａｋａｎｏ
［６７］和Ｆｕｊｉｓａｗａ

［８］等采

用粒子成像测速（ＰＩＶ）技术观察了叶栅的湍流特

性，证明流体在叶栅壁面的分离、附着点位置及周

期性的尾缘涡脱落将影响宽频噪声的产生。

随着计算机计算速度的提高和计算流体力学

（ＣＦＤ）的发展，越来越多的研究人员开始运用数

值模拟手段观察叶栅通道内非定常流动的特征与

气动噪声的关系。Ｋｉｍ等
［９］采用大涡模拟（ＬＥＳ）

和有限元方法对ＮＡＣＡ００１８叶栅进行了研究，探

讨了叶栅非定常流动和辐射声场的关系。发现频
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率为２．０３ｋＨｚ时，出现最大声压值，该结果同实

验值相一致。Ｓａｓａｋｉ等
［１０］采用ＣＦＤ数值模拟方

法，研究了叶栅气动噪声产生的机制。结果显示：

吸力面出现分离时，随着来流攻角增大，叶栅表面

产生的噪声变小；前缘点出现分离时，随着来流攻

角增大，气动噪声逐渐变大。柳晓丹等［１１］则通过

数值模拟方法研究了叶栅气动噪声与来流攻角的

关系。结果显示：来流攻角改变，使分离出现的位

置发生改变，负来流攻角和大的正来流攻角下叶

片表面的分离影响尾缘涡脱落，进而影响叶栅的

气动噪声；０°来流攻角下出现的声压级最小，随

着来流攻角的增大或者减小，总声压级均增大。

本文基于大涡模拟和边界元方法对压气机叶

栅的湍流流场以及流场诱导噪声进行了计算。在

安装角γ分别为３０°、４５°和６０°的情况下，研究来

流攻角（α＝－５°～２０°）及来流雷诺数（犚犲＝

２４５０００，４４５０００，６４５０００）对叶栅气动噪声辐射

的影响。

１　流场与声场计算方法

叶栅表面的气流形成紊流附面层之后，附面

层的压力脉动Δ狆ｓ作用在叶栅表面，产生偶极子

噪声，本文主要模拟这种非定常力所产生的气动

噪声。采用ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型进行定常流场计

算，以定常计算的收敛解为初场采用大涡模拟进行

非定常计算，模拟叶栅通道内的大尺度湍流运动，

获得叶型表面的非定常压力分布，并以此为声源，

利用边界元方法计算声源向远场的噪声辐射。

１．１　大涡模拟模型

大涡模拟方法放弃对全尺度范围内涡的瞬时

运动模拟，只将比网格尺度大的涡用瞬时Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程计算出来，小尺度的涡则通过在大涡

流场运动方程中引入附加应力项来体现。经过滤

波处理之后的瞬时ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组为



狋
（ρ狌犻）＋



狓犼
（ρ狌犻狌犼）＝－

狆
狓犻
＋


狓犼
μ
狌犻

狓（ ）
犼

－
τ犻犼
狓犼

ρ
狋
＋


狓犻
（ρ狌犻）＝

烅

烄

烆
０

（１）

式中：ρ为流体密度；狌犻 为犻方向的速度大小；狌犼

为犼方向的速度大小；上标“－”表示滤波后的变

量；μ为动力黏度；狆为作用在流体微元上的压

力；τ犻犼为亚格子尺度应力（简称ＳＧＳ应力）。

本文所有工况下的来流马赫数均小于０．３，

在流场计算中可以忽略密度的变化，即保持密度

ρ为常数。τ犻犼体现了小涡运动对大涡流场的影

响，亚格子模型即求解亚格子尺度应力τ犻犼的经验

公式，建立该模型的目的是让方程组式（１）封闭。

本文采用ＣＦＤ商业软件ＦＬＵＥＮＴ中的亚

格子尺度（ＳｍａｇｏｒｉｎｓｋｙＬｉｌｌｙ）模型，基本的ＳＧＳ

模型由Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ
［１２］提出，亚格子尺度应力中

的湍流黏度是由Ｌｉｌｌｙ
［１３］进一步发展的。

根据文献［１４］，远离壁面的流动区域，可以认

为流体湍流运动满足各向同性湍流特性。该流体

区域内，湍动能传输链中的大尺度脉动几乎包含

了大部分湍动能，小尺度脉动的作用则是耗散湍

动能。大涡模拟模型是将大于网格尺度的涡直接

计算出来，因此要求计算网格的尺度能够覆盖流

场中的大涡尺度。相关资料［１４］表明，网格长度处

于惯性子区范围内时能满足此要求，一般认为网

格步长小于泰勒尺度λ即可。

λ＝
１５ν狌

２

槡ε
（２）

式中：狌２ 为湍动能；ν为流体介质的分子黏性；ε为

湍动能耗散率。

在近壁面区域，湍流脉动受到固壁约束，不具

备各向同性湍流特性，难以采用泰勒尺度判别网

格尺度是否符合大涡模拟。通常情况下，在近壁

面区域，当叶栅表面的狔
＋值均在１以下时，可认

为满足大涡模拟模型对网格尺度的要求。

１．２　边界积分方程

本文首先通过大涡模拟获得叶栅非定常湍流

场的数值解，并提取叶片表面的声压脉动信号为

声源，然后在频域内求解声波动方程计算该声源

向远场的辐射噪声。本文在声场求解时忽略了平

均流场对声辐射的影响，基本方程为经典的

Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚ方程
［１５］：

Δ

２
狆（狓，狔，狕）＋犽

２
狆（狓，狔，狕）＝０ （３）

式中：犽＝ω／犮＝２π犳／犮，犽为声波数，ω为角频率，犮

为声速，犳为频率。对于外部辐射问题，声波在一

个无界的空间里传播，声学空间犞 即为声源表面

Ωａ和无限远处的声学边界Ω∞所围成的空间，如
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图１所示。图１为外部辐射声场问题的示意图，狉

为声学空间内任意点犃（狓，狔，狕）的位置向径，狉ａ

为声学边界上任意点的位置向径。在无限远处的

声学边界上，声波满足无反射条件。

图１　外部辐射声场示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆａｒｆｉｅｌｄｓｏｕｎｄｒａｄｉａｔｉｏｎ

　

根据边界元理论［１５］，结合格林公式和第二格

林公式可将在三维空间内成立的微分方程式（３）

转换为声学边界上的积分方程。其中犌 为格林

函数，定义为

犆（狉）狆（狉）＝∫Ωａ

（狆
犌

狀
＋ｊρ０ω犌狏ｎ）ｄΩａ

犌＝
ｅ－ｊ犽 狉－狉

ａ

４π狉－狉

烅

烄

烆 ａ

（４）

式中：ρ０ 为声场中均匀介质的密度。当犃点位于

光滑声学边界时，系数犆（狉）＝１／２；当犃点位于声

学空间内时，犆（狉）＝１。首先利用边界条件由式

（４）求出声学边界上所有节点的声压狆和法向速

度狏ｎ后，再由式（４）即可获得声学空间内任意点

的声压。本文的声学计算由商业软件ＬＭＳＶｉｒ

ｔｕａｌ．ＬａｂＡｃｏｕｓｔｉｃｓ的边界元模块完成。

１．３　计算方法验证

为了验证本文数值方法的计算精度和可靠

性，对ＮＡＣＡ００１８对称翼型的非定常湍流及声场

进行了计算。Ｎａｋａｎｏ等
［６］通过实验对弦长犫＝

８０ｍｍ的ＮＡＣＡ００１８对称翼型的流场及声场进

行了测量。图２为来流雷诺数犚犲＝１．６×１０５、来

流攻角α＝０°时叶型表面的压力系数犆狆 的分布，

图中模拟值由流场的定常数值解给出，压力系数

定义为

犆狆 ＝ （狆ｓ－狆０）／狇ｌ （５）

式中：狆ｓ为叶型表面静压；狆０ 为进口平均静压；

狇ｌ为进口平均动压。由图２可以看出，模拟结果

同实验值整体趋势吻合良好。但是，在狓／犫＝０．９

处，ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型没有捕捉到翼型表面的

分离。

图２　ＮＡＣＡ００１８翼型表面压力系数分布

Ｆｉｇ．２　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＮＡＣＡ００１８

ａｉｒｆｏｉｌ

　

以ＮＡＣＡ００１８定常收敛解为初场，通过大涡

模拟获得了 ＮＡＣＡ００１８叶型非定常湍流模拟的

数值解。图３为某一时刻叶型附近的流线图。该

图表明无论从实验测量还是从数值模拟，均可观

察到来流攻角为０°时叶型尾缘的上下表面出现

了结构几乎对称的分离涡，且顺着叶栅弦长的方

向，分离泡逐渐加大。从分离涡开始发生的弦向

位置、分离涡的大小均可看出实验测量与数值模

拟结果十分吻合。对比图２，可以看出，相对于

ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型，大涡模拟能更好地捕获到

翼型表面的分离。

图３　ＮＡＣＡ００１８翼型绕流场的瞬时流线图

Ｆｉｇ．３　ＴｒａｎｓｉｅｎｔｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｆｌｏｗａｒｏｕｎｄＮＡＣＡ００１８

ａｉｒｆｏｉｌ
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图４为ＮＡＣＡ００１８叶型在０°来流攻角下声

场监测点的频谱图，纵坐标为声压级ＳＰＬ，监测

点均位于翼型３０％弦长点正上方９５ｍｍ处。由

图４可以看出，在大部分频率范围内，模拟值同实

验值的分布趋势相同，值的大小基本吻合，尤其是

在２．５ｋＨｚ之后，声压级均在５０ｄＢ左右。模拟

值与实验测量结果在低频范围误差偏大，尤其是

０．８５ｋＨｚ处两者之间的声压级峰值相差２２％，分

别为７０ｄＢ和８５ｄＢ。另外，图４表明数值模拟没

能捕捉到２．０３ｋＨｚ处的声压峰值。分析实验和

数值模拟之间的误差，笔者认为原因可能来源于

两方面：一方面声学计算中的声源数据是由非定

常流场决定的，非定常流场计算中，无论是离散格

式还是亚格子模型均有可能带来数值误差，造成

同实际流动情况的差别；另一方面，实验是在一个

四周铺设吸声材料的箱体中完成的，在一定程度

上不再是孤立翼型绕流，而且测试箱壁面敷设的

吸声材料厚度有限，低频范围内测试环境可能不

符合自由声场条件，这两点使得实验与数值计算

的物理条件存在一定偏差。综合图２、图３和图４

给出的流场与声场结果，计算误差在可接受的范

围，表明本文的方法可以用来计算叶栅通道内湍

流、叶型尾缘涡脱落引起的流动噪声。

图４　ＮＡＣＡ００１８叶栅监测级频谱图（α＝０°）

Ｆｉｇ．４　ＳｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｏｆＮＡＣＡ００１８ａｉｒｆｏｉｌ

（α＝０°）

　

２　计算模型

以弦长犫＝１２７ｍｍ的ＮＡＣＡ６５１２１０叶型为

基础叶型，在叶栅稠度为１．０的条件下改变安装

角，获得了３种不同的叶栅。安装角为弦线与狔

方向的夹角，如图５所示，安装角γ＝３０°，４５°，

６０°。在计算中通过改变来流速度的大小和方向，

获得不同的来流雷诺数和来流攻角，研究３种压

气机叶栅的噪声辐射特性随来流雷诺数和来流攻

角的变化规律。

图５　ＮＡＣＡ６５１２１０叶栅参数示意图

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＮＡＣＡ６５１２１０ｃａｓｃａｄｅ

　

叶栅模型的网格采用 Ｇａｍｂｉｔ软件生成，栅

前计算域为１倍弦长，栅后计算域为４倍轴向弦

长。为了得到高质量的结构化网格，对叶栅通道

模型采用分块处理方法，并在叶栅附近设置Ｃ网

格结构（如图６所示）。同时，为了满足流场对网

格精度的要求，在叶栅表面设置边界层，第１层网

格步长为０．００５ｍｍ，并对前缘、尾缘加密处理，

网格总数为９２３０００。经过验证计算，离开叶栅固

壁的流动区域，所有网格尺度均小于相应位置的

泰勒尺度。而近壁面区域，叶栅表面的狔
＋值均在

１以下，可以认为满足大涡模拟的要求。

图６　ＮＡＣＡ６５１２１０叶栅拓扑结构及网格

Ｆｉｇ．６　ＴｏｐｏｌｏｇｙａｎｄｍｅｓｈｏｆＮＡＣＡ６５１２１０ｃａｓｃａｄｅ
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３　结果及分析

３．１　安装角对叶栅流场辐射噪声的影响

为了更方便地观察辐射声场情况，图７给出

了叶栅外场监测点的位置示意图。其中，以叶栅

尾缘为中心，设置半径为１ｍ的圆形监测曲线，

在曲线上每隔１０°设置一个监测点。同时，在半

径为１ｍ的监测曲线上、４５°方向插入一个固定的

监测点，即图７中的点犃。

图７　监测点位置示意图

Ｆｉｇ．７　Ｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｏｂｓｅｒｖｅｒｓ

　

图８为来流雷诺数犚犲＝２４５０００时，不同安装

角下叶栅监测点犃的总声压级随来流攻角的变化

曲线图。图中显示，在安装角γ＝３０°时，随着来流

攻角的增大，总声压级呈现出先减小后增大的趋

势。其中，在负来流攻角和较大的正来流攻角下，

叶栅的声压级比较大；来流攻角α＝０°时的声压级

最小；在来流攻角大于５°之后，声压级的增加趋

势变缓。图８还表明安装角γ＝４５°时，监测点犃

的总声压级随来流攻角的分布与安装角γ＝３０°

变化趋势相近。但安装角γ＝６０°时，监测点犃的

声压级的变化则明显平缓，在来流攻角α＝０°下，

点犃 声压级比安装角为３０°、４５°时增加了近

６ｄＢ，但在其他正来流攻角下，变化并不明显。

图９为来流雷诺数犚犲＝２４５０００时，不同安

装角下叶栅表面阻力系数犆犇 分布图。由图９可

见，随着安装角的增大，阻力系数逐渐增大；同一

安装角下，随着来流攻角的增大，阻力系数逐渐降

低。在来流攻角为５°左右的范围内达到最小值。

与总声压级分布的对比可以看出，如果使叶栅保

持较好的气动性能和较低的声压级，安装角尽量

小于４５°，且来流攻角最好保持在０°和５°之间。

图８　监测点犃的总声压级（犚犲＝２４５０００）

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｏｆｏｂｓｅｒｖｅｒ犃 （犚犲＝

２４５０００）

　

图９　叶栅表面的阻力系数分布（犚犲＝２４５０００）

Ｆｉｇ．９　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅ

（犚犲＝２４５０００）

　

　　图１０给出了安装角γ＝３０°，４５°，６０°的叶型

在α＝０°、犚犲＝２４５０００下同一时刻的流线图。由

图１０可以看出，安装角对叶栅通道内压力面侧的

流动影响比较大，随着安装角的增大，叶栅表面的

分离加剧。分离点由前缘开始，逐渐向尾缘移动，

扩压分离区范围也增大。因为安装角增大时，叶

栅流道变短，扩压区内分离占流道的比重增加，使

得流动损失增大，图９也说明了这一现象。

图１１为安装角变化（α＝０°，犚犲＝２４５０００）时，

叶栅外场指向性曲线图。从图１１可以看出，叶栅

表面的脉动声压向远场各个方向辐射噪声的能力

不尽相同，在叶型弦线方向声压级最小，而弦线
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图１０　α＝０°、犚犲＝２４５０００时叶栅的瞬时流线图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅ（α＝０°，

犚犲＝２４５０００）

　

图１１　α＝０°、犚犲＝２４５０００时叶栅外场指向性曲线

的声压级分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅ（α＝０°，

犚犲＝２４５０００）

　

垂线方向存在最大的辐射声瓣，呈偶极子声场特

性。叶栅安装角为３０°和６０°时，声压级最小值出

现的方位随弦线发生了变化。不过安装角为４５°

时，叶栅流场向各方向辐射噪声的能力基本接近，

没有出现明显的辐射声瓣。

３．２　来流雷诺数对叶栅流场辐射噪声的影响

图１２为安装角γ＝３０°时，叶栅监测点犃 的

总声压级随来流攻角以及来流雷诺数的变化曲线

图。由图１２可以看出，当来流雷诺数由２４５０００

增加到４４５０００时，监测点犃的总声压级随着来

流攻角的变化大约增长７～１１ｄＢ，当来流雷诺

数由４４５０００增加到６４５０００时，总声压级大约增

长７～１０ｄＢ。不过，来流雷诺数对监测点犃总

声压级随来流攻角的变化趋势影响较小，基本

上是先减小后增大，且在０°来流攻角下达到最

小值。

图１２　监测点犃的总声压级（γ＝３０°）

Ｆｉｇ．１２　Ｔｏｔａｌｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｏｆｏｂｓｅｒｖｅｒ犃

（γ＝３０°）

　

　　图１３给出了来流攻角α＝０°、安装角γ＝

３０°时不同来流雷诺数下的远场噪声指向性曲

线。由图可以看出，随着来流雷诺数的增大，叶

栅监测曲线上的声压级均增大。来流雷诺数

犚犲＝２４５０００时，叶栅声压级最大值为６１ｄＢ。

当来流雷诺数增大到４４５０００和６４５０００时，最

大声压级分别为７４ｄＢ和８１ｄＢ。

图１３　α＝０°、γ＝３０°时叶栅外场指向性曲线的声压

级分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅ（α＝０°，

γ＝３０°）

　

由文献［１６］可知，当来流雷诺数大于临界雷

诺数时，来流雷诺数对叶栅流动损失的影响很小。

但声压级却随着来流雷诺数的增大而增大。下面

将给出叶栅的非定常流场特性图（如图１４和图

１５所示）来解释这一现象。
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图１４　不同时刻下叶栅的瞬时流线图（α＝０°，γ＝３０°）

Ｆｉｇ．１４　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｏｍｅｎｔｓ（α＝０°，γ＝３０°）

　

图１５　叶栅尾缘监测点压力脉动分布（α＝０°，γ＝３０°）

Ｆｉｇ．１５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆｏｂｓｅｒｖｅｒａｔｔｈｅｔｒａｉｌｉｎｇ

ｅｄｇｅ（α＝０°，γ＝３０°）

　　图１４为两个不同时刻、叶栅在０°来流攻角时

的瞬时流线随来流雷诺数的变化。图１４（ａ）表

明，在狋＝０．０３３ｓ时，随着来流雷诺数的增大，叶

栅压力面的分离区逐渐减小，使得叶栅流动损失

降低。对比图１４（ａ）和图１４（ｂ）可以看出，随着

时间变化，来流雷诺数对流线图的影响规律基

本不变。

图１５是位于叶栅尾缘点附近的同一监控点

的瞬时压力在时域和频域下的变化曲线。图１５

（ａ）给出的静压随时间的变化表明：随着来流雷诺

数的增大，叶栅尾缘监测点的压力时均值逐渐减

小、脉动幅值逐渐增大，这说明来流雷诺数增加使

流场声源增加，从而使得远场的噪声值增加，图

１２也表明了这一点。图１５（ｂ）为经快速傅里叶变

换后监测点的压强分布，可见，来流雷诺数不仅影

响声源的强度，同时也影响了声源的频率特性，在

来流雷诺数为２４５０００与４４５０００，压强脉动呈现

较好的周期性，脉动频域为８００Ｈｚ左右，而来流

雷诺数为６４５０００，压强脉动呈现为较明显的宽频

特性，这可能是随雷诺数增加，湍流脉动起主导作

用引起的。

综上所述，来流雷诺数增大时，叶栅内流动损

失减小，而外场辐射噪声增加。因此，如何选择安

装角、来流雷诺数以及来流攻角，使压气机具有较

低的流动损失和声压级，是压气机叶栅设计过程

中需要考虑的问题。

４　结　论

１）来流雷诺数不变时，同一安装角下，随着

来流攻角的增加，叶栅监测点总声压级先减小后

增大，在０°来流攻角下达到最小值。而随着安装

角的增大，０°来流攻角下，叶栅的总声压级增大；

其他正来流攻角下，由于流场情况恶化，叶栅的阻

力系数随着安装角的增大而增大，但总声压级变

化不明显。因此，综合考虑叶栅的气动性能和噪

声辐射特性，应使安装角尽量小于４５°，且来流攻

角最好保持在０°和５°之间。

２）叶栅的最小声压值出现在弦线方向附近，

安装角改变时，弦线方向改变，因此最小声压级出

现的位置也发生改变。但安装角为４５°时，最小

声压级出现的位置不明显。

３）安装角不变，随着来流雷诺数的增大，叶
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栅表面的压力脉动增大，外场辐射噪声增大。而

叶栅内流动损失随着来流雷诺数的增大而减小。

因此，如何设计压气机叶栅，使其具有较低的流动

损失和声压级，是压气机叶栅设计过程中要考虑

的问题。

参　考　文　献

［１］　ＨｅｒｒｉｇＪＬ，ＥｍｅｒｙＪＣ，ＥｒｗｉｎＪＲ．Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃａｓ

ｃａｄｅｓｏｆｔｅｓｔｏｆＮＡＣＡ６５ｓｅｒｉｅｓｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｂｌａｄｅｓａｔｌｏｗ

ｓｐｅｅｄｓ．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ Ｄ．Ｃ．：Ｌａｎｇｌｅｙ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｃｅｎｔｅｒ，

１９５７．

［２］　ＺｈａｎｇＨＬ，ＷａｎｇＳＴ，ＷａｎｇＺＱ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｃｉｄｅｎｃｅ

ｏｎｓｅｃｏｎｄａｒｙｖｏｒｔｅｘｉｎｔｈｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅ．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００６，２１（１）：１５０１５５．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

张华良，王松涛，王仲奇．冲角对压气机叶栅内二次涡的

影响．航空动力学报，２００６，２１（１）：１５０１５５．

［３］　ＺｈａｎｇＨＬ，ＤｏｎｇＸＺ，ＴａｎＣＱ．Ａｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａ

ｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｉｎａｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｃａｓｃａｄｅ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，２００８，２９

（８）：１２９７１３００．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

张华良，董学智，谭春青．扩压叶栅二维流动分离的数值

模拟．工程热物理学报，２００８，２９（８）：１２９７１３００．

［４］　ＺｈａｎｇＷＬ，ＹｕａｎＷ，ＺｈａｎｇＪ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｖｏｒｔｅｘｓｈｅｄｄｉｎｇｉｎａ２Ｄｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅ．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００２，１７（５）：５５６５６０．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

张文龙，袁巍，张健．压气机二维叶栅涡脱落的数值模

拟．航空动力学报，２００２，１７（５）：５５６５６０．

［５］　ＴｏｍｉｍａｔｓｕＳ，ＦｕｊｉｓａｗａＮ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｎｏｉｓｅａｎｄｕｎｓｔｅａｄｙｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｒｏｕｎｄａｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌａｉｒｆｏｉｌ．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ，２００２，５（４）：３８１３８８．

［６］　ＮａｋａｎｏＴ，ＦｕｊｉｓａｗａＮ，ＯｇｕｍａＹ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｓｔｕｄｙｏｎｆｌｏｗａｎｄｎｏｉｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＮＡＣＡ００１８ａｉｒ

ｆｏｉｌ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷｉｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＡｅｒｏｄｙ

ｎａｍｉｃｓ，２００７，９５（４）：５１１５３１．

［７］　ＮａｋａｎｏＴ，ＦｕｊｉｓａｗａＮ，ＬｅｅＳ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｔｏｎａｌ

ｎｏｉｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｐｅｒｉｏｄｉｃｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｒｏｕｎｄ

ＮＡＣＡ００１８ａｉｒｆｏｉｌ．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄｓ，２００６，４０（３）：

４８２４９０．

［８］　ＦｕｊｉｓａｗａＮ，ＳｈｉｂｕｙａＳ，ＮａｓｈｉｍｏｔｏＡ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍ

ｉｃｎｏｉｓｅａｎｄｆｌｏｗｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎａｒｏｕｎｄｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｉｒ

ｆｏｉｌａｉｒｆｏｉｌ．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎＳｏｃｉｅｔｙｏｆＪａｐａｎ，

２００１，２１（１９）：１２３１２９．

［９］　Ｋｉｍ ＨＪ，ＬｅｅＳ，ＦｕｊｉｓａｗａＮ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆｕｎｓｔｅａｄｙ

ｆｌｏｗａｎｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｎｏｉｓｅｏｆＮＡＣＡ００１８ａｉｒｆｏｉｌｕｓｉｎｇ

ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄ

ＦｌｕｉｄＦｌｏｗ，２００６，２７（２）：２２９２４２．

［１０］　ＳａｓａｋｉＳ，ＴａｋａｍａｔｓｕＨ，ＴｓｕｊｉｎｏＭ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｅｐａｒａ

ｔｅｄｖｏｒｔｅｘｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｎｏｉｓｅｏｆａｎａｉｒｆｏｉｌｂｌａｄｅ．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０１０，１９（１）：６０６６．

［１１］　ＬｉｕＸＤ，ＹａｎｇＡＬ，ＤａｉＲ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｖｏｒｔｅｘｎｏｉｓｅｒａ

ｄｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｉｎｅｓｅＳｏｃｉｅｔｙｏｆＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，

３１（７）：５１３５１７．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

柳晓丹，杨爱玲，戴韧．不同攻角下压气机叶栅涡流噪声

辐射特性的研究．动力工程学报，２０１１，３１（７）：５１３５１７．

［１２］　ＳｍａｇｏｒｉｎｓｋｙＪ．Ｇｅｎｅｒａｌｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｗｉｔｈｔｈｅ

ｐｒｉｍｉｔｉｖｅｅｑｕａｔｉｏｎｓ．ＭｏｎｔｈｌｙＷｅａｔｈｅｒＲｅｖｉｅｗ，１９６３，９１

（３）：９９１６４．

［１３］　ＬｉｌｌｙＤＫ．ＡｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＧｅｒｍａｍｏｓｕｂ

ｇｒｉｄｓｃａｌｅｃｌｏｓｕｒｅｍｅｔｈｏｄ．ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓＡＦｌｕｉｄＤｙ

ｎａｍｉｃｓ，１９９２，４（３）：６３３６３５．

［１４］　ＺｈａｎｇＺＳ，ＣｕｉＧＸ，ＸｕＸＹ．Ｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｆｌｏｗｓ：ｔｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｔｓｉｎｇ

ｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００８：３６４０．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

张兆顺，崔桂香，许晓阳．湍流大涡数值模拟的理论和应

用．北京：清华大学出版社，２００８：３６４０．

［１５］　ＹａｎｇＤ Ｑ，ＺｈａｏＺＳ．Ｔｈｅｔｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ｂｏｕｎｄａｒｙｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，２００２：２５０２５４．（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

杨德全，赵忠生．边界元理论及应用．北京：北京理工大

学出版社，２００２：２５０２５４．

［１６］　ＳｈｕＳＺ，ＺｈｕＬ，ＫｅＸＬ．Ｉｍｐｅｌｌｅｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅ．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９９１：２１７２１９．（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）

舒士甄，朱力，柯玄龄．叶轮机械原理．北京：清华大学

出版社，１９９１：２１７２１９．

作者简介：

杨燕丽　女，硕士研究生。主要研究方向：空气动力学。

Ｔｅｌ：０２１５５２７１５４５

Ｅｍａｉｌ：ｓｕｎｎｙｙａｎｇ１００＠１２６．ｃｏｍ

杨爱玲　女，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：叶轮机械

流体动力学、叶轮机械流动噪声预测与控制。

Ｔｅｌ：０２１５５２７１５４５

Ｅｍａｉｌ：ａｌｙａｎｇ＠ｕｓｓｔ．ｅｄｕ．ｃｎ



　５９６　　 航　空　学　报 Ａｐｒ．２５２０１２Ｖｏｌ．３３Ｎｏ．４

犐狀犳犾狌犲狀犮犲狅犳犛狋犪犵犵犲狉犃狀犵犾犲狅狀犃犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮犛狅狌狀犱

犘犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狅犳犆狅犿狆狉犲狊狊狅狉犆犪狊犮犪犱犲

ＹＡＮＧＹａｎｌｉ，ＹＡＮＧＡｉｌｉｎｇ，ＤＯＮＧＲｕｉ，ＣＨＥＮＥｒｙｕｎ，ＤＡＩＲｅｎ

犛犮犺狅狅犾狅犳犈狀犲狉犵狔犪狀犱犘狅狑犲狉犈狀犵犻狀犲犲狉犻狀犵，犝狀犻狏犲狉狊犻狋狔狅犳犛犺犪狀犵犺犪犻犳狅狉犛犮犻犲狀犮犲牔犜犲犮犺狀狅犾狅犵狔，

犛犺犪狀犵犺犪犻　２０００９３，犆犺犻狀犪

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ｔｈｅｔｕｒｂｕｌｅｎｔｆｌｏｗｔｈｒｏｕｇｈａｎａｘｉａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅａｎｄｔｈｅｓｏｕｎｄｉｎｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅｆｌｏｗａｒｅｃｏｍｐｕｔｅｄｂａｓｅｄｏｎ

ａｌａｒｇｅｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ＬＥＳ）ｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｆｒｅｅｓｔｒｅａｍａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋａｎｄ

Ｒｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｏｎｓｏｕｎｄｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｎｄｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｃａｓｃａｄｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔａｇｇｅｒａｎｇｌｅｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉ

ｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｔｏｔａｌｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｆｉｒｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓ，ｔｈｅｎｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｈｅｎｔｈｅｓｔａｇｇｅｒａｎｇｌｅａｎｄＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒａｒｅｃｏｎ

ｓｔａｎｔｗｈｉｌｅｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｈａｎｇｅｓｆｒｏｍ－５°ｔｏ２０°．Ｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌａｐｐｅａｒｓａｔｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆ

０°．Ａｔｓｔａｇｇｅｒａｎｇｌｅｏｆ４５°，ｔｈｅｔｏｔａｌｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｃｈａｎｇｅｓｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ，ｔｈｅｔｒｅｎｄｉｓ

ｓｉｍｉｌａｒｔｏｔｈａｔｏｆｔｈｅｓｔａｇｇｅｒａｎｇｌｅｏｆ３０°．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ａｔｔｈｅｓｔａｇｇｅｒａｎｇｌｅｏｆ６０°，ｔｈｅｔｏｔａｌｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｃｈａｎｇｅｓｍｏｒｅ

ｇｅｎｔｌｙ．Ａｔｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆ０°，ｔｈｅｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｉｎｃｒｅａｓｅｓａｂｏｕｔ６ｄＢｃｏｍｐａｒｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｃａｓｅｏｆｔｈｅｓｔａｇｇｅｒａｎ

ｇｌｅｏｆ３０°ａｎｄ４５°．Ａｔｏｔｈｅｒｐｏｓｉｔｉｖｅａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ，ｔｈｅｃｈａｎｇｅｓａｒｅｎｏｔｏｂｖｉｏｕｓ．Ｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌａｐ

ｐｅａｒｓａｔｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｓｃａｄｅｃｈｏｒｄ．Ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｖａｒｙｗｉｔｈｃｈａｎｇｅｏｆｓｔａｇｇｅｒ

ａｎｇｌｅｓ．Ｗｉｔｈａｃｏｎｓｔａｎｔｓｔａｇｇｅｒａｎｇｌｅ，ｓｕｒｆａｃｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎａｎｄｆｌｏｗｌｏｓｓｄｅｃｒｅａｓｅｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ．

Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆｃａｓｃａｄｅａｎｄｔｈｅｆａｒｆｉｅｌｄｒａｄｉａｔｉｏｎｓｏｕｎｄｉｎｃｒｅａｓｅ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｃａｓｃａｄｅ；ｓｔａｇｇｅｒａｎｇｌｅ；ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ；ｆｒｅｅｓｔｒｅａｍＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ；ｌａｒｇｅｅｄｄｙ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｏｕｎｄ

犚犲犮犲犻狏犲犱：２０１１１０１９；犚犲狏犻狊犲犱：２０１１１１２１；犃犮犮犲狆狋犲犱：２０１１１２１６；犘狌犫犾犻狊犺犲犱狅狀犾犻狀犲：２０１１１２２１１１：３３

犝犚犔：ｗｗｗ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．１９２９．Ｖ．２０１１１２２１．１１３３．００７．ｈｔｍｌ　　　犇犗犐：ＣＮＫＩ：１１１９２９／Ｖ．２０１１１２２１．１１３３．００７

犉狅狌狀犱犪狋犻狅狀犻狋犲犿狊：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５０９７６０７２）；ＰｒｏｊｅｃｔｏｆＳｈａｎｇｈａｉＭｕｎｉｃｉｐａｌＥｄｕｃａｔｉｏｎＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎｉｎＫｅｙ
ＤｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ（Ｊ５０５０１）

犆狅狉狉犲狊狆狅狀犱犻狀犵犪狌狋犺狅狉．Ｔｅｌ．：０２１５５２７１５４５　Ｅｍａｉｌ：ａｌｙａｎｇ＠ｕｓｓｔ．ｅｄｕ．ｃｎ


