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На основе численного интегрирования системы нестационарных осредненных по Рейнольдсу уравнений

Навье – Стокса в трехмерной постановке определены тональные характеристики шума, генерируемого

в выходном сечении двухступенчатой турбины низкого давления на разных режимах работы. Приведено

сравнение результатов расчета с доступными экспери мен таль ными данными.
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Numerical integration of the unsteady Reynolds-averaged three dimensional Navier – Stokes equations system

is used to define tonal characteristics of the noise, which is generated in the exit of the two-stage low-pressure

turbine in different operating modes. Comparison of the calculation results with the available experimental

data is given.

Keywords: tonal noise, low pressure turbine, radial-modal analysis, URANS.

Введение

По оценкам ведущих производителей самолетов граж -

данской авиации компаний Boeing и Airbus прогнози-

руемый рост коммерческого авиационного трафика

составляет 4…5% в год, что приведет к дву кратному

увеличению мирового парка гражданской авиации

в ближайшие 15 лет. Увеличение шумовой нагрузки

на жителей районов, прилегающих к аэро портам,

заставляет международные органи за ции ужесточать

требования к уровням шума, производи мого самоле -

тами. Впервые ограничения по уровню шума ввели

в 1971 г. в рамках Международного стан дарта по норми-

рованию шума, создаваемого на местности пассажир -

скими самоле тами, и отечест венного ГОСТ 17228-71.

Для оценки раздражающего воздействия авиа цион-

ного шума приме няются следующие крите рии: уровни

воспринимаемого шума PNL (PNдБ), учитывающие

реакцию человека на шум разного частотного состава;

эффек тив ные уровни восприни маемого шума ЕPNL

(ЕPNдБ), дополни тельно учитывающие продолжи тель-

ность воздействия шума. Чаще всего эти критерии

применяют при оценке шума в насе ленных пунктах,

располо жен ных вблизи крупных аэропортов.

Изме ре ния шума самолета проводят в трех раз -

личных точках в районе взлетно-посадочной полосы:

при разбеге на взлетном режиме работы двигателей,

при наборе высоты и при посадке. Суммарный уровень

замерен ного шума не должен превышать заданной

величины, зависящей от макси мальной взлетной

массы самолета. Предельно допустимые уровни шума

дважды снижа лись на 10 ЕPNдБ (в 1977 г. и 2006 г.).

Для новых самолетов, проходящих сертификацию

после 31 декабря 2017 г. (для самолетов взлетной

массой менее 55 т – после 31 декабря 2020 г.), вводятся

требо ва ния, пред полагающие снижение уровня воспри-

нимаемого шума на 7 EPNдБ по сравне нию с дейст ву ю-

щими нормами [1, 2].

Рис. 1. Основные источники шума самолета:

1 – вентилятор и компрессор; 2 – вентилятор,

турбина и камера сгорания; 3 – струя; 4 – планер
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Общий шум самолета складывается из нескольких

составляющих (рис. 1), основной из которых является

шум двигателя. Шум реактивного двигателя в свою

очередь состоит из шума его различных компонентов.

В переднюю полусферу излучается шум, генери руе -

мый вентилятором и компрессором, в заднюю – шум

от венти лятора, турбины, камеры сгорания и реактив -

ной струи. Также создают шум различные элементы

планера: шасси, устройства для создания подъемной

силы (закрылки и предкрылки). Все эти источники

имеют свою интенсивность, спектр и направленность

и совместно создают шум всего самолета, который

измеря ется в заданной сертификационной точке.

В 1960-е годы, когда преобладали самолеты с турбо-

реактив ными двигателями, основным источником шума

была реактивная струя. Переход авиации на двухкон -

турные турбо вентиляторные двигатели привел к умень-

шению скорости истечения реактивной струи из выход -

ного сопла и снижению ее шума, при этом основным

источником шума стал вентилятор.

Вклад различных источников шума воздушных

судов в общий уровень излучаемой акусти ческой мощ -

ности (PWL) при взлете и посадке показан на рис. 2.

Эти данные типичны для современного магист раль -

ного самолета, оснащенного турбовентиля тор ным

двигателем с высокой степенью двухконтурности.

При взлете преобладает шум струи и вентилятора,

при заходе на посадку – шум планера и вентилятора.

На режиме захода на посадку, когда двигатели

работают на пониженных дроссельных режимах,

значимое влияние на общий уровень шума самолета

может оказывать акустическое излучение турбины.

Это особенно заметно для самолетов с турбовенти ля -

торными двигателями с высокой степенью двухкон-

турности, у которых отсутст вуют звукопоглощающие

материалы в выхлопном тракте газогенератора.

В связи с этим изучение механизмов генерации шума

турбиной представляет практический интерес.

Несмотря на то, что турбина не является домини -

рующим источ ником шума в двигателе, исследования

шума турбины ведутся давно, хотя и не так интен сив но,

как исследования шума вентилятора и компрессора.

В 1969 г. в одной из первых работ Смита и Бушеля

по исследованию шума турбин [4] было отмечено, что

для турбовентиля тор ного двигателя со степенью двух -

контурности 3 и выше шум турбины становится значи-

тельным и необходимы исследования по его подав ле -

нию. Был предложен эмпирический метод оценки шума

на основе экспериментальных данных, полу ченных

для модельной и полномасштабной турбин. В последу -

ющих работах на основе теорети чес ких и эксперимен-

тальных исследований были разработаны различные

полу эмпирические формулы и аналити чес кие модели

для оценки уровня шума. В 1975 г. в обзоре методов

пред сказания шума турбин [5] отмечалось, что в каждом

конструкторском бюро, разрабатывающем авиацион -

ные двига тели, созданы собственные эмпирические

модели для оценки шума турбины, учитывающие

различные корреля ционные параметры, такие как размер

двига теля, температура и скорость газа в турбине,

осевое расстояние между ротором и статором, произ -

водимая турбиной работа, число ступеней и другие.

Однако результаты сравнения с экспериментальными

данными показали, что ни одна из предложенных

методик не является совершенной и требуются даль-

нейшие экспериментальные и аналитические исследо -

вания для разработки корреляционных параметров,

более тесно связанных с физическими процессами

генерации, распространения и излучения шума. Созда -

ние надежной модели, способной предсказывать шум

турбины на стадии проектирования, по-прежнему оста-

ется актуальной задачей [6]. Современные тенден ции

в проекти ровании турбин предполагают уменьшение

числа рабочих лопаток при одновременном повыше нии

нагрузки на ступень, что делает вновь разрабаты вае мые

турбины более шумными, чем их предшественники.

Рис. 2. Относительные уровни мощности различных источников шума самолета при взлете (а) и заходе на посадку (б) [3]:

1 – вентилятор; 2 – компрессор; 3 – камера сгорания; 4 – турбина; 5 – реактивная струя;

6 – двигатель в целом; 7 – планер; 8 – самолет в целом
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Спектр шума ступени вентилятора, компрессора

или турбины состоит из широкополосной составля -

ющей, на которую наложены чистые тона, кратные

скорости вращения вала W. Широкополосный шум

является результатом действия на лопатку случайных

сил, а чистые тона – периодических сил. Источником

шума являются пульсации давления на поверхности

лопаток рабочего колеса и соплового (направляю щего)

аппарата, когда они взаимодействуют с турбулентными

следами за лопатками, расположен ными выше по потоку.

Такие пульсации создают тональный шум на частоте

следования лопаток и ее гармониках.

За последние десятилетия разработано множество

методов численного прогнозирования акусти ческой

эмиссии на частоте следования лопаток. Первый круп -

ный вклад в аэроакустику турбомашин был сделан

Тайлером и Софриным [7], которые изучили влияние

трубы на излучаемое звуковое поле и определили связь

между количеством лопаток, акустическими модами

в канале и условием их распро стра нения (условием

отсечки мод). Краткий обзор ранних методов расчета

интенсивности вращающихся мод, основанных на раз -

личных анали ти ческих моделях, приведен в работе [8].

С развитием компьютерных технологий были

разработаны линеаризованные по времени методы

расчета, учитывающие реальную геометрию лопаток

и неравномерный средний поток. Такие методы, изна -

чально приме нявшиеся для оценки акустического

отклика одного лопаточного венца, сейчас широко

используются для оценки тонального шума вентиля -

тора и компрессора. В качестве исходных уравнений

используют как линеаризованные уравнения Эйлера

LEE, так и линеари зо ван ные уравнения Навье – Стокса

LRANS, в которых нестационарные возмущения вычис-

ляются относительно основного вязкого или невязкого

потока. В ЦИАМе создан программный комплекс 3DAS

(3-Dimen sional Acoustics Solver), который успешно

применяется для расчета тонального шума много сту -

пенчатых турбомашин [9]. Линеаризованные методы

используются также и для расчета тонального шума

турбин [10 – 12]. Результаты этих работ позволяют пред-

положить, что шум турбины может быть доста точно

точно описан интегри рованием линеаризованных

уравнений Эйлера и Навье – Стокса с использованием

вязкого основного течения.

Исследование сложного механизма генерации

тонального шума можно проводить на основе решения

нестационарных уравнений Навье – Стокса URANS

[13]. Такой подход позволяет использовать программы

численного анализа газо ди намики турбомашин, однако

требует существенно больших вычислительных затрат

в связи с необхо димостью применения подробных

вычисли тельных сеток вследствие разного масштаба

исследуемых явле ний. Также необходимы специальные

методы для корректного извлечения акустической

информации из полученных данных. Сравнительный

анализ резуль татов моделирования тонального шума

турбины различными численными методами, в том

числе LRANS и URANS, показал хорошее согласо ва -

ние результатов [14].

В статье представлены результаты исследования

генерации тональ ного шума модельной двухступен -

чатой турбиной низкого давления (ТНД). Метод расчета

основан на численном интегрировании системы неста -

ционарных осредненных по Рейнольдсу урав нений

Навье – Стокса. Полученное в результате расчета

трехмерное поле пульсаций давления преобразовано

методами частотного, модального и радиального анализа.

Собст венные функции, описывающие распростра нение

малых возму щений в цилиндрическом канале в случае

неравномер ного среднего потока, найдены численно.

Амплитуды акустических мод определены методом

согласования мод давления в трех плоскостях. Вопросы

распространения шума по каналу от выходного сечения

турбины до среза выходного сопла не рассматри -

вались. Отметим, что данная турбина иссле дована

также другими авторами [8, 15].

Численный метод аэродинамического
расчета

Моделирование нестационарного турбулентного тече -

ния газа в проточ ной части ТНД выполнено на основе

численного интегри рования нелинейных осредненных

по Рейнольдсу уравнений Навье – Стокса, записанных

в консервативной форме в цилиндри чес ких коорди на -

тах. Используется конечно-разностная дискре тизация

исходных уравнений на структури ро ван ных сетках;

невязкие потоки рассчи тываются с помощью решения

задачи Римана о распаде произ вольного разрыва (метод

Годунова повышенной точности), вязкие члены –

с использованием центральных разностей. Интегри -

рование по времени проводится с помощью неявной

схемы повышенной точности [16], имеющей второй

порядок аппроксимации по прост ран ству и по времени.

Для моделирования характеристик турбу лентности

потока применяется однопараметрическая дифферен -

циальная модель Спаларта и Аллмараса [17].

Области статора и ротора рассматриваются в непо -

движ ной и вращающейся системах координат соответ-

ст венно. Сетки для соседних венцов стыкуются вдоль

поверх ностей, расположенных по середине осевого

зазора между ними; в области скольжения сеток исполь-

зуется консервативная процедура передачи данных.

Твердые стенки (поверхности лопаток, ограничи ва ю щие

поверх ности втулки и периферии) предполагаются
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адиабатическими. Радиальный зазор прини мается

равным нулю, при этом учитывается вращение бан даж-

ной полки на периферии. Во входном сечении задается

однородный поток. При расчете нестацио нарного

течения на выходе из расчетной области зада ются

безотражательные граничные условия, необходимая

для этих условий информация определяется резуль -

татами соот ветствующих расчетов в стацио нарной

постановке. Для стационарного расчета задаются стан -

дарт ные граничные условия: полное давление, полная

темпера тура и углы потока на входе в расчет ную

область, статичес кое давление с условием радиального

равно весия на выходе, условия периодичности на окруж-

ных границах и mixing plane интерфейс между

статором и ротором.

Расчеты выполнены на сетках топологического 

H-типа. Для снижения неравномерности сетки поперек

сдвигового потока около обтекаемых поверхностей

в условиях ограниченных вычислительных ресурсов

использованы функции стенки в версии Райхардта

[18]. Безразмерная толщина ячеек, примыкающих

к твердым стенкам, составляла в среднем величину

y+ » 50…100. В пределах одного межлопаточного канала

располагались по 30 ячеек в окружном и радиальном

направлениях и 60…120 – в продольном направлении;

общее количество ячеек сетки более 2107. Фрагмент

вычислительной сетки на среднем радиусе и располо -

жение сечений, в которых проводилась запись резуль-

татов расчета, представлены на рис. 3.

Расчетная методика и программа расчета неодно -

кратно верифици ро ваны по экспери мен тальным данным

применительно к проведению стационарных и неста -

ционарных аэродинамических расчетов много ступен-

чатых турбин и компрессоров.

Анализ  результатов  аэродинамического
расчета

Распределение статического давления p (t, r,q) в осевом

сечении на выходе из турбины, полученное в резуль -

тате нестационарного расчета, исследовано с помощью

частотного, модального и радиального анализа.

Анализ основан на разложении давления в ряд

(1)

где m и n – окруж ной и радиальный порядок моды

(m, n); Amn – комплексная амплитуда моды; fmn (r) –

собственные функции, описывающие акусти ческие

течения закрученного потока в канале; wk – угловая

частота колебаний, связанная с угло вой скоростью

вращения турбины W и количеством лопаток роторов

первой и второй ступени B1 и B2 соотноше нием

wk = W ( j1k B1 + j2k B2 ); kmn – осевое волно вое число.

Известно, что для однородного среднего потока

распространение акустических возмущений в круго -

вом канале описывается аналитически с помощью

функций Бесселя первого и второго рода. В общем

случае закру чен ного и обладающего осевым сдвигом

среднего потока акустические и гидродина мические

возмущения, распростра няющиеся в канале, взаимо -

действуют между собой, и аналитического решения

не существует. В этом случае собственные числа и

собственные функции могут быть найдены численно,

в настоящей работе для этого использован спект раль -

ный метод [19].

После определения собственных чисел kmn и

собственных функ ций fmn (r) можно найти амплитуды

Amn на основе предложенного в работах Овендена и

Рис. 3. Фрагмент вычислительной сетки на среднем радиусе
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Риенстры метода согласования мод давления [20].

Этот метод обеспечивает передачу акустических

данных из областей аэродина ми ческого расчета

по полным уравнениям Навье – Стокса в содержащие

только малые возмуще ния основного потока области,

в которых возможен расчет по линеа ризо ванным урав -

не ниям. В качестве поверхности раздела между

областями рассматривается либо одно поперечное

сечение, либо область, содержащая несколько близких

поперечных осевых сечений: x0, x1, x2 на рис. 3.

В основе метода лежит модальное разложение полей

параметров потока по базису собст венных функций.

Следует отметить, что в случае закрученного среднего

потока такой базис не является ортогональным и

амплитуды не определяются единст вен ным образом.

Рассмотрим отдельную (wk , m) компоненту давле -

ния P
wml в плоскости x = xl, полученную в результате

разложения исходного поля возмущений в ряд Фурье

по времен ным частотам и окружным модам. Равенство

(1) без учета отраженных волн можно записать в виде

(2)

где N – число рассматриваемых радиальных мод.

После умножения обеих частей равенства (2)

на комп лексно сопряженные базисные функции f *
mk (r)

и интегрирования по радиусу от нижней стенки канала

r = R1 до верхней r = R2 получим в плоскости x = x0:

(3)

В матричной форме уравнение (3) имеет вид

Ma = p, где компоненты матрицы М и векторов ампли -

туд а и значений р задаются следующим образом:

(4)

Матричное уравнение для искомого вектора амплитуд

решается стандартными методами.

Аналогичную процедуру нахождения амплитуд

можно применить, если поля параметров известны

в нескольких осевых сечениях. В этом случае в каждом

сечении x = xl можно воспользоваться собственными

базисными функциями в виде

а к найденным векторам амплитуд применить метод

наименьших квадратов для получения минимальной

невязки, либо процедуру осреднения.

Поток, прошедший через вращающиеся и непо -

движные лопаточные венцы, обладает значительной

закруткой и содержит возмущения различной природы.

В резуль тате взаимодействия акустических и вихревых

волн возникают возмущения, распространяющиеся

вниз по потоку с почти конвективной скоростью и

содержащие слабые колебания давления (так называе -

мый псевдо звук [21]). В работе [22] предложен метод,

учитываю щий такие возмущения в акустическом анализе

для более точного определения амплитуд акустических

мод. Для моделирования распростране ния конвективных

возмущений в осевом направлении вводится конвек -

тивное волновое число k
x
c = k x / M, где k – волновое

число в свободном потоке (k x
= wk/ a); M – осевое

число Маха однородного среднего потока. В качестве

радиальной формы конвективных возму щений выбира-

ются известные функции fmn (r). Поле давления конвек -

тивной компоненты записывается в виде:

Для заданной частоты wk и окружного порядка m

поле давления представляет сумму акустических и

конвективных компонент. Формула (2) приобретает вид:

(5)

Амплитуды определяются согласно описанной выше

процедуре.

Результаты расчета двухступенчатой ТНД

Изложенный метод применен для определения ампли -

туд тонального шума в выходном сечении модельной

двухступенчатой неохлаждаемой ТНД. Число лопаток

в первом венце – 64 сопловых и 68 рабочих, во

втором – 112 сопловых и 88 рабочих. Соотношение

чисел лопаток роторов и статоров турбины кратно 4,

что позволяет сократить расчетную область в окруж -

ном направлении до p/2, выделив сектор периодич-

ности. Расчетная область включает в себя 83 межло -

паточных канала. Число шагов по времени на период

следования лопатки равно 5600. Результаты расчетов

сохранялись на каждом третьем временном шаге

в четырех поперечных сечениях: одно – в осевом зазоре

между сопловым аппаратом (СА) и рабочим колесом

(РК) второй ступени (сече ние 1); три – за выходной

кромкой РК второй ступени (см. рис. 3). Координаты

сечений отно сительно выход ной кромки РК: x0 = 5,1 мм

(сечение 2), x1=19,1 мм, x2=43,2 мм, что составляет 21,

77 и 178% длины хорды рабочей лопатки второй ступени.

Расчеты проведены для двух рабочих режимов:

посадка (скорость вращения вала 2640 об/мин, перепад
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давления p = p*
0 / p2 = 1,3) и набор высоты (скорость вра -

щения вала 3710 об/мин, перепад дав ле ния p= 1,8). Для

оценки точности аэро динамических расчетов выполнено

сравнение расчетных и экспери мен таль ных расп реде ле -

ний давле ния на лопат ках СА. Как видно из рис. 4, имеет

место удовлетворительное согласование результатов.

Внутри осевых зазоров в поле течения наблю -

даются значительные флуктуации скорости, давления,

темпе ратуры. Эти колебания генерируют тональный шум

при взаимодействии с лопатками роторов и статоров.

Мгновенная картина распреде лений числа Маха и энтро-

пийной функции 100(s - s0) / cv (s0 – энтропия в сере -

дине входного сечения СА1) на сред нем радиусе пред-

ставлена на рис. 5. Графики пульсаций давления в точке

в середине межлопаточного канала на среднем радиусе

в сече нии 1 и сечении 2 (см. рис. 3) показаны на рис. 6.

Рис. 4. Распределения осредненного по времени статического давления по поверхности лопаток СА1 и СА2 

вдоль хорды в различных сечениях:

а – периферия; б – середина; в – втулка;  – расчет; , – эксперимент
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Рис. 5. Распределения числа Маха в абсолютной системе отсчета (а) и энтропийной функции 100(s - s0) / cv (б) на среднем радиусе 

Рис. 6. Пульсации статического давления на среднем радиусе в середине межлопаточного канала:

а – в середине осевого зазора между СА2 и РК2 (сечение 1); б – на выходе из РК2 (сечение 2)

Рис. 7. Расчетный спектр частот на среднем радиусе в середине межлопаточного канала:

а – в середине осевого зазора между СА2 и РК2 (сечение 1); б – на выходе из РК2 (сечение 2)
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Применив преобразование Фурье к нестационар -

ному распреде лению давления, получим частотный

спектр (рис. 7), на котором отмечены частота следо -

вания первого ротора и ее гармоники (B1, 2B1 и т.д.),

частота следования второго ротора и ее гармо ники

(B2, 2B2 и т.д.), а также комбинированные частоты

wk / W = j1k B1 + j2k B2. Уровень звукового давления (SPL)

достаточно высок для большого количества частот,

поэтому требуется подробный анализ компонент

частотного спектра. Разложив отдельные компо ненты

спектра в ряд Фурье по окружной коорди нате для

каждого значения радиальной коорди наты r, получим

радиальное распределение окружных мод заданной

частоты в данном осевом сечении – компо ненту

давления P
wm0 в формуле (3). Примеры модального

разложения для частот B1 и B2 в сечении 1 и сечении 2

на среднем радиусе показаны на рис. 8. Моды m = B1

на частоте B1 и m = B2 на частоте B2 не являются акус -

тическими, они отра жают потенциальное поле ротора.

В соответствии с правилом Тайлера и Софрина [7]

для одного лопаточного венца, состоящего из ротора и

статора, порядок окружной моды m = jB - kV задается

двумя целыми числами j и k. Для двухступенчатых

лопаточных машин все возможные окружные моды

m = (j1 B1 + j2 B2) - (k1 V1 + k2 V2) определяются набором

четырех целых констант [15], где V1 и V2 – количество

лопаток статоров первой и второй ступени. В данной

работе исследованы только те моды, для которых

известны результаты эксперимента, представленные

компанией AVIO [8]. В таблице приведены наиболее

значимые компоненты частотно-модального спектра

с указанием соответствующего механизма генерации

тонального шума.

Для каждой заданной пары значений (wk , m)

численно найдены собственные решения и соответ ст -

вующие им собственные числа, отвечающие акусти-

ческому течению в кольцевом канале с неравномерным

по радиусу средним потоком. Для нахождения собст -

венных акусти ческих функций необходимо из большого

числа найденных собст венных значений и собствен ных

векто ров отобрать те, которые отвечают акустическим

волнам. Акустические волны можно распоз нать

Рис. 9. Собственные радиальные функции:

1 – n = 0; 2 – n = 1; 3 – n = 2; 4 – n = 3

Рис. 8. Окружные моды на частоте следования лопаток РК1 wk = B1W (а) и РК2 wk = B2W (б):

– сечение 1; – сечение 2

Таблица. Наиболее значимые компоненты частотно-модального спектра

Обозначение моды wk /W m Механизм генерации тонального шума

M1 B1 = 68 B1 - V1 = 4 Взаимодействие РК1 и СА1

M2 B2 = 88 B2 - V2 = -24 Взаимодействие РК2 и СА2

M3 B2 = 88 B2 - V1 = 24 Взаимодействие РК2 и СА1

M4 2B1 = 136 2B1 - 2V1 = 8 Взаимодействие РК1 и СА1 (первая гармоника)

M5 2B1 = 136 2B1 - V2 = 24 Взаимодействие РК1 и СА2 (первая гармоника)

M6 2B2 - B1 = 108 2B2 - B1 - V2 = -4 Комбинированное взаимодействие СА2 с РК1 и РК2

Рис. 10. Значения амплитуд различных компонент

частотно-модального спектра на режиме посадки:

– расчет; – эксперимент [8]
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Рис. 11. Значения амплитуд различных компонент частотно-модального спектра на режиме набора высоты:

– расчет; – эксперимент [8]

Рис. 12.Мгновенные картины распределений числа Маха в абсолютной системе отсчета (а), 

статического давления (б) и энтропии (в) в различных сечениях
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по значи тельным колебаниям давления, направление

их распростра нения определяется знаком мнимой части

собствен ного числа. В качестве примера на рис. 9

показаны графики нормированных собст вен ных функ -

ций fmn (r) для моды M5, вычис лен ных для режима

посадка. Радиальный порядок моды n опре де ляется

количест вом нулей функции fmn (r).

Для режимов посадка и набор высоты найдены

наборы базисных собственных функций для компо нент

частотно-модального спектра, и с помощью процедуры

(2)–(4) определены ампли туды отдельных компонент

акустического спектра в сечении 2 вблизи выходной

кромки лопаток РК второй ступени. Сопостав ление

резуль татов моделиро ва ния с данными акустических

измере ний [8] показало, что имеет место расхождение

результатов, которое на низших частотах в основ ном

не превышает 10 дБ и возрастает с ростом частоты

рассматриваемых компо нент пульсаций давления

(рис. 10 и рис. 11). Более подробное описание полу -

ченных результатов приведено в работе [23].

Поле течения, определенное численным интегри -

ро ванием уравнений Навье – Стокса, содержит вихре-

вые, энтропийные и акустические колебания, которые

распространяются в потоке, взаимодействуя между

собой. Как видно из рис. 12, мелкомасштабные флук -

туации сохраняются в потоке на значительном удале-

нии от источника их возникновения – лопаточных

венцов. С увеличе нием осевого расстояния от кромки

рабочей лопатки второй ступени уровень возмущений

снижа ется, оставаясь при этом значи тельным.

Амплитуды акустических мод найдены методом

согласования мод давления в трех плоскостях (TPP)

[20], а также его расширенной версией (XTPP),

в которой учитывается распространение конвективных

возмущений [22]. На рис. 13 представлено радиальное

распре деление компонент частотно-модального спектра

в сечении 2 (x = x0), полученное на основе различных

подходов: преобразование Фурье по времени и по окруж-

ной координате результатов нестационарного расчета

(CFD); восстанов ление по найденным амплитудам Amn

по формуле (2), метод TPP; восстановление по найден -

ным ампли тудам Amn и Aс
mn по формуле (5), метод

XTPP. В разложениях использо ва ны первые 10 собст -

венных функций fmn (r).

Методы TPP и XTPP дают вполне удовлетвори -

тельное совпа дение с исходными данными. Однако

целесо образ ность применения дополнительных про -

цедур, повышающих точность определения акусти-

ческих характеристик, в случае анализа шума турбин

находится под вопросом. Используемые в методах TPP

и XTPP собственные функции являются ортого наль -

ными, так как рассматри вается однородный средний

Рис. 13. Радиальное распределение компонент частотно-модального спектра:

– CFD; – TPP; – XTPP
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поток, что позволяет получить точное и согласованное

разложение поля давления на акустические моды.

В случае неравно мерного среднего потока, когда

собственные функции и собственные числа находятся

численно, свойство базиса собственных функций

аппроксимировать акусти ческие моды не доказано.

Важно определить, как использовать найденные

численно собственные решения линеаризованных

уравнений Эйлера для более точной аппроксимации

резуль татов расчета по нестационарным уравнениям

Навье – Стокса.

Заключение

Продемонстрирована возможность использования

существующих программ аэродинамического расчета

течений в турбомашинах для прямого моделирования

тонального шума. Акустический расчет требует значи -

тель ных вычислительных ресурсов, но позволяет

подробно исследовать главный механизм генерации

тонального шума – нестационарное взаимодействие

лопаточных колес. Рассчитанное поле пульсаций

давления содержит все возможные компоненты частотно-

модального спектра. Амплитуды тонов находятся путем

разложения по радиальным собственным функциям,

которые являются решениями волнового уравнения,

описывающего распространение малых возмущений

в цилиндрическом или кольцевом канале. В случае

неравномерного по радиусу закрученного среднего

потока нахождение собственных функций представляет

собой отдельную весьма сложную задачу. Наличие

закрутки приводит к взаимодействию и связыванию

акустических, вихревых и энтропийных волн. Пост -

роение правильного базиса для радиально-модального

разложения является ключевой задачей не только

для определения амплитуд генерируемого тонального

шума, но и для последующего расчета распростра -

нения акустических волн вниз по потоку до среза

выходного сопла и постановки безотражательных

трехмерных граничных условий.
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