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基于缝翼位置参数的多段翼型噪声性能分析

王红建,罗望,张锐
(西北工业大学 航空学院,西安暋710072)

摘暋要:前缘缝翼的位置直接影响着多段翼型的流场特征和缝翼噪声源的分布特性。针对缝翼的噪声性能问

题,基于大涡模拟(LES)的非定常流场分析以及FW灢H 声类比积分方程,对典型多段翼型30P灢30N模型进行流

场特性和远场噪声辐射特性分析;通过调整缝翼位置,研究缝翼噪声辐射特性对缝翼位置参数的敏感程度,并

分析在保持较高气动性能的条件下,有效减小缝翼噪声辐射的缝翼位置参数特征。结果表明:在缝道宽度和重

叠长度不变的条件下,适当减小缝翼偏转角度,可在保持气动性能不折损的条件下有效减小缝翼噪声;而继续

减小缝翼偏转角,则将增大缝翼噪声。当缝翼偏转角度不变时,减小缝道宽度,同时增大重叠长度,会对缝翼噪

声有一定的抑制作用。优化缝翼位置参数是提高机翼气动性能以及控制缝翼噪声的有效途径。
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TheAnalysisofNoiseFeaturesforMulti灢elementAirfoilBasedon
SlatConfigurationParameters

WangHongjian,LuoWang,ZhangRui
(SchoolofAeronautics,NorthwesternPolytechnicalUniversity,Xi暞an710072,China)

Abstract:Leadingedgeslatconfigurationscanaffecttheflowfieldfeaturesofmulti灢elementairfoil,andalso
haveanimpactonthedistributionsofslatnoisesources.BasedonLES(largeeddycurrentsimulation)simula灢
tionsandFW灢Hintegrationequation,togetherwiththetypicalmulti灢elementairfoil30P灢30N model,theflow
characteristicsandfarfieldnoisefeaturesareinvestigated.Throughadjustmentofslatconfigurations,thesensi灢
tivityofslatnoiseradiationtoslatpositionparametersisanalyzed.Thepositionparameterfeaturesarestudied
bykeepinghighaerodynamicperformancesandeffectivelyattenuatingslatnoise.Thestudyshows,withfixed
slatgapandoverlap,slightlydecreasingslatdeflectionanglecouldeffectivelyreduceslatnoisewithoutanycom灢
promisewithaerodynamicperformance;Ifcontinuingdecreasetheslatdeflectionangle,theslatnoisewillbein灢
creased.Ontheconditionoffixeddeflectionangle,decreasinggapwidth,meanwhileincreasingoverlapscan
suppressslatnoisetocertaindegree.Optimizingtheslatpositionparametersisaneffectivewaytoimprovethe
wingaerodynamicperformanceandcontroltheslatnoise.
Keywords:multi灢elementairfoil;slatgapwidth;overlap;slatdeflectionangle;noiseattenuation

0暋引暋言

随着科学技术的高速发展,现代民航工业已将

飞机的绿色环保、安静舒适纳入研究范畴。同时,
由于高涵道比发动机的出现以及发动机降噪技术

的不断成熟,发动机噪声得到了显著降低,致使机

体噪声成为了飞机总噪声的重要来源[1]。众多实

验研究表明,缝翼噪声是大型客机起降过程中机体

噪声的主要贡献者之一[2灢8]。因此,研究前缘缝翼

的发声机理、探索有效的缝翼降噪技术,对新一代

民航飞机噪声性能的提高具有重要意义。



缝翼因其特殊的几何外形,使得流体流经其外

表面时形成复杂的流动形态,尤其是在缝翼前缘尖

点(cusp)处生成的剪切层的发展变化以及缝翼凹

面回流区内的流动演化,均十分复杂。因此,缝翼

近场流动及其噪声源的生成机理一直都是缝翼噪

声研究的热点[8]。
研究表明,缝翼噪声主要包括三个典型部分:

宽频噪声[3,8]、高频窄带噪声[2,9]、在低频部分的多

峰值窄带噪声[3,7,10]。高频窄带噪声是由于缝翼尾

缘涡脱落产生的[11],这一现象通常只在等比例缩

小模型上才会出现。对于宽频噪声,尽管其机理目

前尚未明确,但有研究表明宽频噪声与缝翼空腔内

剪切层和缝翼压力面的相互作用有关[8,12灢13]。目

前,对于低频多峰值噪声产生的机理同样未有明确

定 论,但 随 着 谐 振 和 声 反 馈 相 关 模 型 的 提

出[7,14灢15],越来越多的证据表明 Rossiter灢type原

理[16]是这种低频多峰值噪声产生的原因[15]。
改变缝翼位置参数会改变缝翼/翼型的流动状

态,并对缝翼噪声产生重要影响,因此,缝翼位置参

数始终是研究的热点。S.Olson等[17]研究发现,
缝翼位置参数能够影响缝翼压力场,并主导着涡脱

落以及产生噪声的共振反馈机制。随着缝翼与主

翼之间缝道宽度或缝翼角度的增加,宽频噪声随之

增加[4,18灢20],但获得上述结论的试验[4,18,20]和数值

模拟[19]所涉及的参数比较有限,且主要关注的是

缝翼噪声的宽频部分。另有研究发现,缝翼角度增

加会产生多与涡脱落机理有关的气动噪声。例如,

M.R.Khorrami等[11]在进行三维数值仿真时发

现,当缝翼角度从30曘减小至20曘的过程中,由于缝

翼钝后缘引起的涡脱落导致的高频峰值噪声被强

烈抑制了。改变缝翼与主翼之间的缝道宽度不会

对由缝翼尾缘发声的频率产生显著影响[21灢22]。C.
C.Pagani等[23]通过实验分析了不同缝翼角度、重
叠量、缝道宽度对缝翼噪声的影响特性,发现产生

最小噪声所对应的缝翼位置与考虑气动力优化的

基准位置完全不同。刘志仁等[24]通过仿真发现,
当缝道宽度减小而重叠量增加时,噪声总声压级持

续减小,缝道宽度与重叠量都很大或很小时,噪声

总声压级显著增大;但该研究只考虑了缝道宽度与

重叠长度的影响,并未考虑缝翼角度的影响。
本文在上述研究的基础上,综合考虑缝翼角

度、缝道宽度和重叠长度的改变,利用数值仿真方

法,研究缝翼不同位置对其流场特性及噪声特性的

影响规律;着重研究缝翼位置改变对翼型气动力及

缝翼远场噪声的作用规律。

1暋缝翼噪声分析模型

选用麦道公司(现已并入波音公司)的30P灢
30N二维机翼作为研究对象,该翼型包括缝翼、主
翼和襟翼三部分。当缝翼和襟翼收起来时,称为干

净翼型,为了便于和 NASAPIV[25]实验进行对比,
选取干净翼型的模型弦长c为0.457m。在原始

位置下,缝翼、襟翼与主翼的偏角均为30曘。缝翼

缝道宽度(Gap,简称G)为2.95%c,缝翼交叠量

(Overhang,简称OP)为-2.5%c;襟翼缝道宽度

为1.7%c,襟翼交叠量为0.25%c。30P灢30N 机翼

外形及其细节如图1~图2所示[26]。

图1暋30P灢30N外形

Fig.1暋Shapeof30P灢30N

图2暋30P灢30N细节

Fig.2暋Detailsof30P灢30N

2暋缝翼流场分析

2.1流场网格划分

采用 C型结构网格计算,网格节点约为3暳
105,计算区域约为25倍机翼巡航弦长。为了保证

缝翼空腔内非定常流动的精准性,在缝翼空腔内采
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用网格加密处理。边界层划分25个节点,为了保

证计算的收敛性,第一层附面层网格满足y+ =
0.3~1.2,其具体网格如图3~图4所示。

图3暋30P灢30N结构网格

Fig.3暋Structuredmeshof30P灢30N model

图4暋缝翼处网格

Fig.4暋Gridsinthevicinityofslat

2.2暋流场仿真分析

首先,基于SSTk灢氊 湍流模型初始化流场,压
力速度耦合方法选用SIMPLE算法,由于网格横

纵比较大,空间离散方法采用双精度格式计算,若
监测到的升力系数与阻力系数的变化小于0.1%,
则认为流场稳定,将上述计算结果作为非定常计算

的初始值;其次,将上一步计算得到的初始值采用

基于LES大涡模拟模型进行非定常计算,计算时

间步长为6000步,以消除稳态流场的影响;最后,
继续采用LES大涡模拟模型计算瞬态流场,同时

引入FW灢H 声学模型求解噪声,FW灢H 积分面选

择缝翼外壁面作为声源面来求解远场噪声,计算步

长为15000步,得到的数据用以统计分析远场噪

声特性,其无量纲时间步长为2暳10-6。计算条件

为:攻角毩=8曘,来流速度 M曓 =0.17Ma,Re=
1.7暳106。

2.3暋计算方法验证

为了验证仿真的正确 性,采 用 来 流 速 度 为

0.2Ma,攻角毩=8曘,将流场分析所得表面压力系

数时均值与 NASA 实验结果[26]进行对比,如图5

所示,可以看出:本文计算结果与实验结果吻合

较好。

图5暋压力分布仿真结果与实验对比

Fig.5暋Comparisonofsurfacepressuredistribu灢
tionbetweensimulationandexperiment

毩=8曘,M曓 =0.17Ma条件下,时间平均后,仿
真与PIV 实验[25]沿流线方向速度云图U/U曓 、沿
流线垂线方向速度云图V/U曓 分别如图6~图7所

示,可以看出:仿真结果与实验结果基本吻合。

(a)PIV实验

(b)仿真

图6暋U/U曓 对比图

Fig.6暋ComparisonofU/U曓 between

simulationandexperiment
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(a)PIV实验

(b)仿真

图7暋V/U曓 对比图

Fig.7暋ComparisonofV/U曓 between

simulationandexperiment

毩=8曘,PIV 实验缝翼空腔位置的流线图与数

值仿真时间平均后的流线图的对比,如图8所示,
可以看出:仿真得到的流线图与 PIV 实验吻合较

好,平均回流在附着点位置为11.16mm,与 PIV
实验的10.93mm 十分接近。

2.4暋剪切层压力脉动

为了研究噪声源的频率特性,在缝翼空腔内沿

剪切层的起点、中点和终点附近,分别布置三个压

力脉动监测点,用来监测近场噪声,如图9所示。

(a)PIV实验

(b)仿真

图8暋空腔处流线对比

Fig.8暋Comparisonofstreamlineatthecavitybetween

simulationandPIVexperiment

图9暋压力脉动监测点

Fig.9暋Microphonepositionsofpressurepulsation

不同监测点的噪声频谱如图10所示,可以看

出:点1处的噪声最小,点3处的噪声最大,反映了

缝翼尾缘附近由于剪切层涡流与缝翼尾缘壁面碰

撞产生高分贝噪声的特性;缝翼噪声具有明显的宽

频特性,主要能量集中在低频到中频段,且随着频

率的增加而衰减。

图10暋不同监测点噪声频谱

Fig.10暋Thenoisespectrumindifferent

microphonepositions
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3暋缝翼位置参数的影响

3.1暋远场噪声计算

为了研究前缘缝翼远场噪声的特性,对缝翼原

始位置进行分析,在非定常流场中引入 FW灢H 声

学模型来计算噪声,FW灢H 积分面选择缝翼外固

壁面,进行15000次迭代后得到了噪声声压数据。
在距离模型50倍巡航弦长处的圆周上每隔5曘布置

一个远场噪声观测点,得到缝翼噪声指向性图,如
图11所示,可以看出:缝翼噪声辐射为一偶极子形

态,与缝翼产生噪声的机理一致。

图11暋原始位置下缝翼远场噪声指向性图

Fig.11暋TheFarfielddirectivitypatternof

slatnoiseinoriginalposition

3.2暋缝翼位置参数对噪声的影响

为了研究缝翼位置改变对缝翼远场噪声(即流

场特性)的影响,从以下两种情况进行分析:栙重叠

长度、缝道宽度均保持在原始位置不变,只改变缝

翼偏转角毩slat;栚令缝翼偏转角毩slat不变,研究重叠

长度、缝道宽度同时作用下的远场噪声及气动力

特性。

3.2.1暋缝翼偏转角度毩slat的影响

以30P灢30N 的基准模型作为参考,在保证缝

翼缝道宽度为2.95%c且重叠长度为-2.5%c不

变的基础上,研究前缘缝翼在10曘~38曘偏转范围内

的气动及噪声特性。角度偏转值分别为10曘、16曘、

20曘、22曘、24曘、26曘、27曘、28曘、29曘、30曘、31曘、32曘、34曘和

38曘。按照上一步计算远场噪声的方法,在距离模

型50倍机翼巡航弦长下,每隔22.5曘设置一个观测

点,共计16个观测点,计算该16个观测点噪声声

压平均值(OASPLAverage,简称OASPLA),计算

结果如图12所示。前缘缝翼在不同偏角下,稳态

流场下的气动特性(用气动升力系数的变化来反

映)如图13所示。

图12暋不同角度下的缝翼平均声压

Fig.12暋TheOASPLAatdifferentangles

图13暋不同角度下的多段翼升力系数

Fig.13暋Theairfoilliftcoefficientatdifferentangles

从图12~图13可以看出:在气动升力系数没

有减小的条件下,当毩slat=26曘时,可有效降低远场

噪声的总声压级。

缝翼角度在26曘、30曘和34曘三个典型位置的时

均涡量图及湍动能云图分别如图14~图15所示,

可以看出:当毩slat=26曘时,缝翼空腔内的涡量强度、

湍动能强度均处于最小;在缝翼空腔与靠近剪切层

附近,湍流强度的大小基本反映了远场噪声的声压

级大小,证明剪切层湍流与缝翼后缘壁面的相互影

响的剧烈程度对缝翼远场噪声具有重要影响。
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(a)毩slat=26曘

(b)毩slat=30曘

(c)毩slat=34曘

图14暋典型状态下的时均涡量

Fig.14暋Averagevorticityundertypicalconditions

(a)毩slat=26曘

(b)毩slat=30曘

(c)毩slat=34曘

图15暋典型状态下湍动能

Fig.15暋Turbulentkineticenergyundertypicalconditions
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3.2.2暋缝道宽度及重叠长度的影响

当缝道宽度减小而重叠量增加时,噪声总声压

级持续减小;缝道宽度与重叠量都很大或很小时,
噪声总声压级显著增大[25]。本文根据上述结论,
选择毩slat=26曘并保持不变时,改变缝道宽度和重叠

长度,计算其缝翼噪声平均声压级 OASPLA。位

置选择情况和计算结果如表1所示。

表1暋不同缝翼位置下的噪声

Table1暋Slatnoiseindifferentslat
configurationparameters

缝翼位置

缝道宽度/(%c) 重叠长度/(%c)
CL OASPLA

2.5 -2.0 3.213 80.53

2.0 -1.5 3.253 78.16

1.5 -1.0 3.202 73.96

1.0 -1.0 3.186 89.38

1.0 -0.5 3.235 72.40

暋暋为了进一步分析不同缝翼位置下的远场噪声

特性,计算表1中五个不同缝翼位置参数下50倍

弦长的远场噪声,其相性图如图16所示(坐标轴表

示远场噪声,单位是dB),可以看出:各缝翼远场噪

声指向性图均接近于偶极子,且当缝翼位置处于缝

道宽度1.0%c、重叠长度-0.5%c时,噪声最小。

图16暋不同位置下的远场噪声指向性图

Fig.16暋Farfielddirectivitypatternofslatnoisein
differentslatconfigurationparameters

通过对比发现,在距离机翼50倍弦长且角度

在310曘下,远场噪声最大。因此,在310曘下距离机

翼50c处设置一个远场噪声监测点,不同位置下该

点的远场噪声频谱图如图17所示;并着重对比频

率范围在100~10000Hz下的远场噪声频谱,如
图18所示。

(a)缝道宽度2.5%c,重叠长度-2.0%c

(b)缝道宽度2.0%c,重叠长度-1.5%c

(c)缝道宽度1.5%c,重叠长度-1.0%c

(d)缝道宽度1.0%c,重叠长度-1.0%c
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(e)缝道宽度1.0%c,重叠长度-0.5%c

图17暋不同缝翼位置下的频谱图

Fig.17暋Noisespectrumindifferentslat

configurationparameters

图18暋不同位置下远场声压级频谱

Fig.18暋Theslatnoiseindifferentslat

configurationparameters

从图17~图18可以看出:当缝道宽度减小而

重叠长度增大时,缝翼噪声减小,且噪声减小段主

要在中低频范围内;对比重叠长度均为-1.0%c,
缝道宽度分别为1.5%c和1.0%c的状态,发现当

缝道宽度变为1.0%c时远场噪声明显增大,这可

能是由于缝翼在此位置相对于主翼位置太过偏下,
对流场状态改变有较大影响。

4暋结暋论

(1)当缝翼角度在10曘~26曘范围内,缝翼噪声

随缝翼角度的增大而减小;当缝翼角度在26曘~30曘
范围内,缝翼噪声随缝翼角度的增加而增加;当缝

翼处于26曘且在50倍弦长下,远场噪声减小了约

2dB。
(2)当缝翼角度进行小角度改变,例如26曘~

34曘,升力系数的变化不大,即对升力特性的影响

不大。
(3)通过调整缝翼角度、缝道宽度以及重叠长

度,能够在保证升力系数不受折损的前提下,有效

降低缝翼噪声;当缝翼处于26曘/-0.5%c/1.0%c
参数下,在50倍弦长下远场噪声降低约8dB。

(4)优化缝翼位置参数是提高翼型气动性能、
控制缝翼噪声的一种有效途径。
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