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摘摇 要:
根据吹气边界层流动控制的特点,探索了前缘缝翼流动控制和减噪技术。 利用 FLUENT 软件对某多段翼型

进行数值模拟,求解 RANS 方程和 FW-H 声学方程。 在前缘缝翼下翼面设置吹气孔,通过改变吹气系数,研
究缝翼缝道内吹气流动控制对二维多段翼型气动性能及噪声特性的影响。 计算结果表明:应用缝翼吹气技

术可在相同迎角下获得更高的升力系数,且能减小缝翼缝道内的分离,降低角涡引起的噪声;不同吹气系数

对多段翼升力和噪声有不同程度的影响;迎角为 6毅时,吹气控制可以使低频噪声减少 2 ~ 4. 5dB。
关键词:吹气控制;缝翼噪声;减噪;流动分离;高升力翼型

[Abstract] Based on the characteristics of blowing control, a new technique was put forward to weaken slat cove
separation and reduce farfield noise. The effect of the slat blowing control on lift performance, the flow field and
noise spectra with a three-element high-lift aerofoil was investigated by using the computational fluid dynamics
(CFD) code of Fluent, the Reynolds-averaged Navier-Stokes equations and FW-H acoustic analogy. The blowing
holes were set on the lower surface of the slat. By using the slat blowing technique, the slat cove separation can be
controlled efficiently and the lift coefficient increased. The aerodynamic performance varies with different blowing
coefficients. As compared to the baseline configuration, the noise content in low-frequency range in blowing control
cases is reduced by 2 ~ 4. 5dB on the average.
[Key words] Blowing Control; Slat Noise; Noise Reduction; Flow Separation; High-Lift Airfoil

0摇 引言

随着高涵道比发动机的诞生和“安静冶发动机

技术的应用,发动机的噪声水平已经明显降低,甚
至低于机体噪声水平。 尤其在飞机进场过程中,增
升装置、起落架等构件产生的机体噪声已经成为飞

机总噪声的主要来源,如图 1 所示[1]。 机体噪声的

主要发声部件包括前缘缝翼、后缘襟翼侧边、起落

架和尾翼。 众多的缩比模型实验研究[2-9] 表明,在
进场条件下飞机的前缘缝翼对降低机体噪声起至

关重要的作用。
目前,关于前缘缝翼噪声的试验和计算多集中

对于噪声产生机制和声场辐射特性研究,Dobrzynski

等通过声学试验[5,10]研究了 Strouhal (St) 数与噪声

频率频谱的关系;大量的计算模拟[2,11-15] 与 PIV 流

场测量[16-17]表明,缝翼的分离流动和剪切层的结构

对低频宽带噪声有重要影响,而高频噪声则与有限

厚度的钝后缘的涡脱落密切相关。 一些学者进行

了前缘缝翼噪声控制研究。 如在前缘缝翼下表面

后缘采用刷状装置,经过试验证明,这种方法能够

很好地降低缝翼噪声[18]。 还有一些进行前缘吹

气[19-23]空腔噪声抑制方法研究,通过采用吹气以及

零质量射流等流动控制方法,向流场中注入能量,
改善空腔内的流动状态,从而降低空腔噪声。 这些

措施也取得了明显的效果。 此外国内的杨党国

等[24]采用零质量射流对开式空腔气动噪音抑制效

6

民用飞机设计与研究
Civil Aircraft Design & Research



2012 No. 2蛐(季刊)总第 105 期

果进行了分析,结果表明,采用的零质量射流在跨

音速(Ma=0. 9)条件下,对空腔内噪声有一定抑制

效果,而在超音速(Ma=1. 5)条件下,对空腔内气动

声学特性影响很小,对腔内噪声几乎无抑制效果。

图 1摇 A340-300 的进场着陆噪声

对于多段翼型,前缘缝翼凹角内会产生复杂的

分离流动。 这些分离流动也影响到主翼上翼面的

流动品质,并且通过和翼面的相互作用辐射出噪

声,这可以通过吹气流动控制措施来改善。 目前吹

气来控制技术主要是采用离散孔不连续表面来控

制边界层的分离,其中多数是关于固定孔径、孔的

位置和孔的吹吸气量对飞机性能影响的飞行试验

和风洞实验研究。 本文在已有研究的基础上,采用

固定孔径、孔深度和孔的位置,只研究不同迎角、不
同吹气系数对角流分离区和噪声的控制效果,探索

缝翼吹气控制对多段翼型气动性能、流场结构以及

噪声特性的影响机制。

1摇 物理模型和数值方法

1. 1摇 几何模型和网格

采用某多段翼型进行数值计算,如图 2 所示。
该翼型由前缘缝翼、主翼、后缘襟翼构成,翼型干

净,构型弦长 c 为 4m,前缘缝翼弦长为 0. 135c,后
缘襟翼弦长为 0. 31c,前缘偏角为 22毅,后缘襟翼偏

角为 35毅,缝翼和襟翼与主翼的相对位置如表 1 所

示。 翼型吹气孔位置如图 3 所示,在前缘缝翼的

下翼面沿弦向约 10% ~ 60%弦长区域为吹气控制

区。 根据 Angelo Carnarius 等人[25] 的研究结果,对
多段翼进行切向吹气控制,吹气孔与翼面成 30毅,
吹气孔径 d = 1译c,吹气孔的深度 h = 5d,为了便于

计算控制和对结果的分析,引入一个无量纲的吹

气系数:

Cq =
Vc

V肄
(1)

式中:Vc代表吹气速度,V肄 代表来流速度。
使用 ICEM 软件划分网格,计算域四周边界距

翼型表面的距离均为弦长的 50 倍。 为了更好地模

拟边界层流动,壁面第一层网格满足 y + = 0. 2 ~
1. 5。由于吹气孔径相对于翼型弦长很小,因而对孔

周围网格进行局部加密,如图 4 所示,加密后网格总

数为 25 万,如图 5 所示。

图 2摇 基准构型

表 1摇 多段翼型的几何布置

基准构型

缝翼缝道高度 Gs / % c 3. 5

襟翼缝道高度 Gf / % c 1. 8

缝翼遮蔽量 Os / % c -1. 3

襟翼遮蔽量 Of / % c 0. 625

摇 摇 图 3摇 缝翼吹气孔布置摇 摇 图 4摇 缝翼吹气孔加密网格

图 5摇 翼型周围网格

1. 2摇 数值方法

使用 Fluent 软件求解可压缩流动质量加权的

Navier-Stokes 方程、能量方程和 SST k -w 湍流模

型[26],由于网格纵横比较大,使用双精度求解器,
方程的离散采用有限体积法,所有求解方程的对流

项采用二阶迎风格式离散,扩散项采用中心差分格

式离散,压力和速度耦合采用耦合(Coupled) 算法。
翼型表面满足无滑移边界条件,远离翼型表面的区

域设为压力远场边界条件。

7

技术研究
Technology Research



2012 No. 2蛐(季刊)总第 105 期

1. 3摇 声学模拟方法

使用 Fluent 软件中自带的 FW-H 声学比拟积

分法求解器,在非定常流场的计算基础上进行求

解。 为了最大程度减少初始的非定常流动对时均

流动的影响,一般需要在非定常流动达到收敛后再

计算 噪 声[27-28]。 非 定 常 计 算 时 间 步 长 取 为

0. 000 2s,计算噪声的频率在 3 000Hz 以内。
该求解器仅能够应用于声音向自由空间传播

的情况,且已有研究[28] 表明 FW-H 的积分面如果

扩张一些不会对噪声的频谱产生明显的影响,因此

在多段翼型的外部附近添加与翼型形状相近的曲

线作为声源面,如图 6 所示。

图 6摇 基准构型添加 FW-H 积分面和监测点

2摇 计算结果分析

2. 1摇 数值验证

为验证数值方法的正确性,选用 30P30N 翼型

计算结果与风洞实验结果[29] 进行比较。 实验马赫

数 Ma = 0. 2,雷诺数 Re肄 = 9伊106。 采用结构网格,
总数为 18 万。 图 7 为计算升阻力系数与实验对比,
结果与实验吻合良好,表明在大迎角时失速迎角偏

大,升力系数偏差稍大。 图 8 为 琢 = 19毅时计算压力

系数与实验对比,结果表明翼型表面压力系数与实

验值吻合良好。

图 7摇 30p30n 计算升阻力系数与实验对比

图 8摇 30p30n 计算压力系数与实验对比

2. 2摇 气动性能

吹气控制计算选取自由来流马赫数 Ma = 0. 2,
基于干净弦长的雷诺数 Re=2伊107,计算迎角= 6毅和
8毅,这也正是民用客机典型的着陆迎角。

从图 9 可以看出,吹气速度较低时,驻Cl 随速度

系数 Cq 增加而增加。 8毅迎角下,Cq= 0. 4 时,驻Cl 达
到最大值 0. 125,Cq>0. 4 后,驻Cl 开始随,Cq 增大而

迅速减小。 6毅迎角下,Cq = 0. 6 时取得最大升力增

量 0. 103。 从图 10 的阻力增量曲线图中可以看出,
吹气使得阻力都大幅减小,在 6毅迎角,Cq = 0. 3 时阻

力减小最多,8毅迎角则 Cq=0. 2 减阻幅度最大。

图 9摇 不同吹气系数对升力系数的影响

迎角 6毅下采取前缘吹气前后,增升装置的压力

分布整体趋势无明显变化,只是缝翼主翼以及襟翼

的吸力峰局部有提高,如图 11、12 所示。 缝翼吹气

后,缝翼和主翼之间的射流能量变大,使得前缘缝

翼和主翼面的上表面吸力增加,环量增加,这都对

增大升力系数起到积极作用。 虽然襟翼最高吸力

峰在 Cq = 0. 4 时取得,但主翼的吸力峰及所围面积

在 Cq=0. 6 时有更大的提高,因此Cq=0. 6时的升力
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增量也最大。 图 12 缝翼的压力系数分布表明,当
Cq<0. 6 时,吹气孔周围压力分布较为平缓,当 Cq =
0. 8 时,由于吹气速度过大,吹气孔周围压力系数有

较大波动,另外在靠近缝翼下翼面后缘再附着区域

也有较大变化。

图 10摇 不同吹气系数对阻力系数的影响

图 11摇 吹气系数 Cq 对 Cp 的影响(琢=6毅)

图 12摇 缝翼的 Cp 对比图

从图 13 不同迎角分别在吹气速度为 0. 4 时压

力分布图中可以看出,8毅迎角相对于 6毅迎角下,前
缘缝翼和主翼上表面压力明显降低,吸力峰显著增

高,下表面压力也有所提高;而襟翼前缘吸力峰有

所降低,减小了逆压梯度,尾缘压力趋于缓和,上下

表面压力平稳过渡,从而抑制分离涡产生。

图 13摇 迎角 琢 对 Cp 影响(Cq=0. 4)

2. 3摇 缝翼流场

图 14 ~ 19 为迎角 6毅时吹气前后缝翼流场图。
基准构型流场图(图 14)表明,流经缝翼下翼面的气

流从缝翼尖端就开始与物面分离,并随着向下游发

展,分离区先扩张后收缩,在缝翼后缘附近再附,部
分气流进入回流形成角涡死区。 而采用吹气控制

的流场(如图 15 ~ 19)表明,吹气和回流气流诱导了

缝翼下翼面表面的众多二次涡。
当吹气系数小于 0. 4 时,原前缘分离区的角

涡被较强的射流分割形成几个较小的涡,角涡分

离减弱,随 Cq 增大,下翼面靠近缝翼后缘的涡逐

渐减小,靠近缝翼前缘的涡逐渐增大,气流在再附

着点后又恢复为附着流,因此也使得翼型阻力也

得到相应的降低。 当 Cq 超过 0. 4 之后,高速吹气

气流和进入回流区的气流混合诱导缝翼前缘附近

气流发展成两个反向旋转的涡,分离区又逐渐变

大,占缝翼弦长的 50% ,而此时靠近后缘的分离涡

消失。

图 14摇 基准构型缝翼流场 摇 摇 图 15摇 Cq=0. 05

摇 摇 图 16摇 Cq =0. 2摇 摇 摇 摇 摇 摇 图 17摇 Cq= 0. 4
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摇 摇 图 18摇 Cq=0. 6摇 摇 摇 摇 摇 摇 图 19摇 Cq=0. 8

迎角为 6毅与 8毅对应的升力系数增量在吹气系

数为 0. 4 时差异最大,因此取 Cq = 0. 4 的缝翼流场

进行对比,如图 20 和 21 所示。 在同样的吹气系数

下,迎角增加使得缝翼下翼面靠近后缘的分离区减

小,靠近吹气孔位置的分离涡增多细化,回流区减

小,整个缝翼涡的分离区也随之减小。

图 20摇 琢=6毅的缝翼流场 摇 摇 图 21摇 琢=8毅的缝翼流场

2. 4摇 湍动能

图 22 ~ 27 是迎角为 6毅时不同吹气系数 Cq 下

缝翼湍动能分布。 图 22 所示的是基准构型缝翼湍

动能分布,参照图 14 所示的基准构型流场,其湍动

能的峰值出现在再附着区的附近,即回流气流和物

面再附气流开始分离的区域。 当吹气系数 Cq<0. 4
时,随着 Cq 增加,回流气流和再附气流的分离点逐

渐向前缘移动,湍流脉动的高峰区域也随之前移,
而吹气孔附近的湍流脉动尚不明显,如图 23 ~ 25 所

示;当 Cq>0. 4 后,随着 Cq 继续增大,吹气孔的高速

气流使得吹气孔附近的湍动能明显增加,缝翼角涡

区的整体湍动能水平也随之增强,如图 26 ~ 27
所示。

图 22摇 基准构型的湍动能摇 摇 摇 图 23摇 Cq=0. 05

吹气系数 Cq=0. 4,迎角分别为 6毅与 8毅的缝翼

湍动能分布如图 28、29 所示。 不同迎角下的湍流脉

动分布规律相似,湍动能峰值都出现在死区和再附

气流的分离区域附近,只是在较大迎角下湍动能峰

值有所降低,而吹气孔周围的脉动有所加强。

摇 图 24摇 Cq=0. 2摇 摇 摇 摇 摇 摇 图 25摇 Cq= 0. 4

摇 图 26摇 Cq=0. 6摇 摇 摇 摇 摇 摇 图 27摇 Cq=0. 8

图 28摇 琢=6毅缝翼湍摇 摇 摇 摇 图 29摇 琢=8毅缝翼湍

动能分布摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 动能分布

2. 5摇 远场噪声

因为本次噪声模拟是二维计算,所以不包含襟

翼侧边产生的噪声,主要是缝翼角涡的噪声[28]。 根

据自由来流速度和缝翼弦长计算 Strouhal numbers:

St=
fm·cs

v (2)

其中,fm 为噪声频率,cs 为缝翼弦长,v 为来流速

度。 可以发现信号在约 120Hz ~ 400Hz 之间对应 St
数为1 ~3,1 300Hz 以上对应 St 数大于10。 前者主要

构成缝翼噪声谱的低频宽带噪声,与缝翼角涡区非定

常的涡结构和相邻的高升力构型之间的交互作用有

关,主要来源于沿固体表面的脉动压力;后者对应缝

翼噪声的中高频部分,根据 Dobrzynski and Pott-Pol鄄
lenske[10], Khorrami and Lockard[12],在 St 为 10 ~ 50
对应的频率范围内(1 300Hz 以上),会出现源于缝翼

有限厚度钝尾缘涡脱落的高频区突峰,但本模拟采用

尖尾缘,高频突峰在有限的频率范围内没有出现。
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图 30 所示的是 琢 = 6毅下不同吹气系数对噪声

频谱的影响。 基准构型和吹气控制构型在低频段

30Hz 左右时出现一个突峰,与其相应的升力、阻力

震荡频率 32Hz(T=0. 031s)相同,如图 31、32 所示。
应用吹气控制后缝翼角涡被较强的射流分割形成

几个较小的涡,升阻力震荡的周期减小,因而导致

低频段突峰推迟,且噪声声压级 ( Sound Pressure
Level,简称 SPL )相应降低。 应用吹气控制后,噪声

频谱在 120Hz 和 1 000Hz 之间有几个明显的突峰,
但声压级逐渐降低。 不同吹气系数下的最大 SPL
如表 2 所示。 当吹气系数为 0. 05 时,减噪最大幅度

为 4. 3dB,效果较为满意。

图 30摇 不同吹气系数对噪声频谱的影响

图 31摇 基准构型的升力震荡图

图 32摇 基准构型的阻力震荡图

表 2摇 不同吹气系数下的最大 SPL(dB)

Cq 0 0. 05 0. 2 0. 4 0. 6 0. 8

Max SPL / dB 71. 9 67. 6 69. 6 69. 7 69. 5 70. 0

驻SPL / dB 0 -4. 3 -2. 3 -2. 2 -2. 4 -1. 9

摇 摇 数据显示迎角为 6毅与 8毅在吹气系数为 0. 05 时

的减噪效果较好,因此取 Cq=0. 05 时的噪声频谱进

行比较,如图 33 所示。 迎角增加使得基准构型和

Cq=0. 05 时的低频噪声峰值都有较明显的增加,但
不同迎角吹气控制减噪幅度相差不大。 6毅时减幅为

4. 3dB,8毅时为 4. 4dB。 不同迎角的最大 SPL 如表 3
所示。

图 33摇 迎角对噪声频谱的影响

表 3摇 不同迎角的 SPL / dB

琢 / deg. -Cq 6 6-Cq0. 05 8 8-Cq 0. 05

Max SPL 71. 9 67. 6 74. 9 70. 5

驻SPL / dB 0 -4. 3 0 -4. 4
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3摇 结论

在前缘缝翼下翼面进行吹气控制,研究了不同

吹气系数对多段翼型气动性能以及噪声的影响。
(1)前缘缝翼吹气可以提高缝翼缝道流量,加

快主翼和缝翼上翼面的流动,增加升力系数。 吹气

系数在 0. 05 ~ 0. 8 之间都能够起到增加升力系数并

减少阻力的作用,在雷诺数 Re = 2伊107,迎角 6毅时,
随着吹气系数的不断增加, 翼型升力增量呈先增大

后减小的趋势, 当吹气速度系数 Cq = 0. 6 时,升力

增量最大为 0. 103;8毅时在 Cq=0. 4 时取得最大增量

0. 125。
(2)缝翼下翼面吹气能够将缝翼角涡分割成几

个较小的涡,减弱边界层分离。 可以降低缝翼低频

段的噪声,在 1 500Hz 左右,出现多个频率噪声突

峰,可能和吹气导致的多涡结构有关。 噪声随着迎

角增加而增大,当迎角为 6毅时,最大减噪幅度为吹

气系数 0. 05 左右时的 4. 3dB,降噪效果较为满意。
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