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基于混合求解法的二维多段
翼气动噪声特性分析

Analysis of Aerodynamic Noise for 2-D Multiple
Elements Airfoil by Hybrid-Solving Method

李摇 强摇 陈迎春摇 李亚林 / Li Qiang摇 Chen Yingchun摇 Li Yalin
(上海飞机设计研究院,上海 201210)

(Shanghai Aircraft Design and Research Institute, Shanghai 201210, China)

摘摇 要:
基于混合求解法,通过对声源区计算域进行分区,研究了二维多段翼不同部件对远场声压级的贡献,给出了

声场分布和远场指向性,发现前缘缝翼噪声和主翼尾缘噪声对远场的贡献较小,襟翼后缘噪声的贡献在总

声压级中占主导地位,是值得关注的噪声来源。
关键词:计算气动声学;多段翼;气动噪声;混合求解法

[Abstract] Based on hybrid-solving method, by dividing the sound field computational domain into four different
parts, the influence of different parts of the 2-D multiple elements airfoil on far field sound pressure level was in鄄
vestigated and the sound field mapping and far field directivity were presented. It was found that the noise contribu鄄
tion of slat and main airfoil on far field is far less than that of flap trailing edge, which dominates for overall sound
pressure level and should be paid priority attention.
[Key words] Computational Aerodynamic Acoustics;Multiple Elements Airfoil;Aerodynamic Generated Noise;Hy鄄
brid-Solving Method

0摇 引言

在飞机起飞爬升和进场着陆阶段,飞机需要增

大升力而使用增升装置(前缘缝翼、主翼和后缘襟

翼),这时由增升装置诱导的湍流产生较强烈的机

体噪声分量。 作为机体噪声的一个主要分量,增升

装置噪声引起了人们的极大关注。 研究增升装置

气动噪声,不管是对降低飞机起飞着陆时的噪声还

是提高飞机市场竞争力都有极为重要的意义。
计算气动声学自 80 年代中期开始逐步兴起,在

90 年代成为气动声学的热点。 计算气动声学方法可

以分为两类。 一类是直接求解法,通过解 N-S 方程

直接求取计算域内的声场。 这种方法对系统资源的

要求很高,而且计算时间也很长,需要的计算成本相

当大,从目前的计算机能力看,还无法进行工程应用。
另一类方法就是混合求解法,先用 URANS、

LES / DES 等方法计算声源或者采用 RANS 加入扰

动因子模拟声源,然后再用 LEE(Linearized Euler E鄄
quation)方法或者 FW-H 等积分方法计算声波的传

播或者辐射。 混合求解法通常先计算声源信息,再
根据需要计算声场的传播或者远场辐射,从而达到

加快计算速度的目的,它弥补了直接模拟的缺点。
因此,倍受声学工作者的欢迎。

2000 年,Khorrami 等人以 EET(Energy Efficient
Transport)机翼为模型进行了一系列的 URANS 模拟

计算,计算得到的窄频频率与实验结果基本吻合。
同一年,Singer 等人以 Khorrami 的 URANS 流场计算

结果为基础,采用 FW-H 积分方法计算了缝翼的远

场噪声,计算结果与声学风洞实验结果是吻合的,
这也验证了近场的流动计算是正确的。 2002 年,
Khorrami 等人采用二维的全湍流 URANS 计算模拟

了二维多段翼缝翼空腔区域的流动,流场计算得到

的数据被用来使用 FW-H 积分方法计算远场噪声。
噪声计算得到的频谱分布趋势与风洞实验结果基
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本吻合,但是由于计算模型采用的是二维模型,得
到的噪声强度比实验数据要大。

本文基于混合求解法,先对 30P-30N 二维多段

翼型的流场进行模拟,采用 LES 模型计算得到噪声

源,与试验结果进行对比,分析了流场计算结果的

可靠性;在此基础上对声场进行计算,对其噪声特

性进行研究,给出了声场分布和远场指向性并分析

二维增升装置的噪声特性。

1摇 CFD 流场计算

1. 1摇 多段翼几何外形

麦道公司的 30P-30N 翼型,由前缘缝翼、主翼

和后缘襟翼构成,是二维多段翼型研究广泛采用的

算例翼型,该翼型的前缘缝翼和后缘襟翼的偏角均

为 30毅,前缘缝翼的缝道宽度为 2. 95% ,外伸量为

-2. 5% ;后缘襟翼缝道宽度为 1. 27% ,外伸量为

0郾 25% ,是典型的着陆构型,几何外形如图 1 所示。

图 1摇 30P30N 多段翼型图

1. 2摇 控制方程

本文运用有限体积法分别求解定场和非定常

雷诺平均 N-S(Navier-Stokes)方程,动量方程采用

二阶迎风格式,粘性项采用二阶中心差分格式,速
度与压力耦合求解,翼型表面采用无滑移边界条

件。 其中,定场计算湍流模型采用 k-棕 SST 模型,非
定场计算采用 LES 湍流模型。
1. 3摇 计算网格及时间步长设置

计算域为圆形,边界距离翼型为 50 倍弦长,翼
型壁面网格第一层厚度为 0. 1mm,网格单元总数为

56 793,如图 2(a)所示。
非定常计算时间步长的设定必须遵循快速傅里

叶变换定律。 根据采样定律 fmax =1 / 2驻t,设定最大计

算频率为 fmax =4 000Hz,则采样时间间隔 驻t(即非定

常计算时间步长)取 0. 000 125s,每个时间步长内迭

代 50 步。 总共保存了 1 000 个时间的步结果,根据

fmin =驻f=1 / n驻t,n=1 000,那么有 fmin =驻f=8Hz。
1. 4摇 CFD 计算结果

本文模拟的工况为:马赫数 M=0. 2,攻角 琢=0毅,
雷诺数 Re=9伊106。 首先进行定常流场计算,待结果

收敛后再进行非定常计算,这样可以保证非定常计算

的收敛性与可靠性。 定常与非定常流场结果均采用

商业软件 Fluent 计算得到。 表 1 中列出的是翼型升

阻力系数的定场计算结果与试验值的对比。
表 1摇 翼型升、阻力系数计算结果与试验值对比

计算值 试验值 误差(% )

Cl 2. 17 2. 19 0. 9

Cd 0. 030 0. 032 6. 25

摇 摇 图 2(b)给出的是攻角为 0 毅 时三段翼表面压力

系数分布。 从图中可看出,k-棕 SST 湍流模型得到

的压力分布与试验值吻合得非常好,说明本文的流

场计算结果是可信的。 图 2(c)给出的是 0 毅 时攻角

流场的流线图及压力云图。 从压力分布可以看出,
在襟翼、缝翼区域压力出现明显的变化。 图中等压

线以及流线均能光滑地穿过分块界面,可以确定网

格分块边界处的通量信息能正确传递。
图 3 给出的是前缘缝翼、主翼尾缘和襟翼尾缘

区在不同时刻的流场。 从图中可以看到,在三个不

同时刻缝翼的角涡区和主翼末端的襟翼仓都存在

一大一小两个涡,随着时间的推移,涡的大小和位

置基本不变,流场比较稳定;在襟翼末端和尾迹区

可以观察到明显的涡生成和脱落过程,襟翼与尾迹

区湍流发生了强烈的相互干扰。

(a)计算网格摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)压力系数分布摇 摇 摇 摇 摇 摇 (c)翼型流场

图 2摇 CFD 计算网格及结果:M=0. 2,琢=0毅,Re=9. 0伊106
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(a) t = 0. 037 5s

(b) t = 0. 075s

(c) t = 0. 112 5s
图 3摇 不同时刻前缘缝翼、主翼尾缘和襟翼尾缘流场

2摇 声学场计算

2. 1摇 Lighthill 声类比理论

气体流动流致噪声的声学远场计算通常采用

积分类方法。 这类方法通过对近场流场中的流动

参数进行积分,来获取远场的噪声声压扰动。
本文计算基于 Lighthill 声类比方法,并加入了

Curle爷s 理论。 Lighthill 方程是直接从 Navier-Stokes
方程中推导而来。 Lighthill 声类比理论如下所示:

( 1
c2

坠2

坠t2
-荦2)[c20(籽-籽0)=

坠Tij

坠xi坠x j
(1)

式中:
Tij = 籽uiu j-滓ij +[(p-p0) -c20(籽-籽0)] 啄ij,籽0 和 p0

分别为末受扰动时的流体密度和流场压力的均值,
Tij被称为 Lighthill 应力张量。

2. 2摇 声学网格及计算

声学计算模拟需对几何模型做适当简化后建

立计算域,并对计算区域进行网格划分。 声学网格

划分必须满足每声波波长至少 6 个线性网格单元的

要求,即:
h臆姿min / 6 = c0 / 6fmax (2)
因此网格尺寸应小于 0. 03m,实际网格尺寸小

于 0. 02m。 划分的声学模型网格区域共计 150 323
个节点,301 876 个网格。

在声学场计算过程中,先将非定场流场结果中

的速度、密度和压力等变量拟合到对应的声场网格

上,再继续进行后续计算。
声学场计算由 Actran 软件完成,本文将分别考

虑多段翼中缝翼尾缘、主翼尾缘和襟翼尾缘三个部分

对多段翼型远场总声压级的贡献情况,因此,对声学

01

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



2013 No. 2蛐(季刊)总第 109 期

网格进行了特别处理,将网格中的声源区划分为四个

计算域,分别为包含缝翼和主翼前缘的区域、包含主

翼后缘和襟翼前缘的区域、包含襟翼后缘的区域和声

源区剩下的部分,前三个区域依次记作 slat 区、flap1
区和 flap2 区。 多计算域网格如图 4 所示。

图 4摇 多计算域声学网格

3摇 气动噪声计算结果与分析

3. 1摇 近场计算结果

针对上述计算,在后处理过程中得到声源区时

域分布、频域分布、计算域的声压级云图、远场声源

指向性曲线和场点的频谱曲线。
先对流场结果进行 Lighthill 声类比转换,再将

结果进行时频转换,得到 Lighthill 体源频域结果。
从 Lighthill 体源频域结果进行声传播计算,得

到声压级频域云图分布。 图 5(a) ~ ( f)给出的是航

空上常用的 1 / 3 倍频程附近的声压级云图分布,所
取频率点分别为 100Hz、 160Hz、 200Hz、 2001Hz、
3 149Hz和 3 998Hz。

图 5(a) ~ (c)中,前缘缝翼的声源十分明显,随
着频率的增大,声源区沿主翼上下表面向翼型后段

逐渐扩大,在 100Hz 时,声压级达到 132dB。 当频率

达到 160Hz 时(图 5(b)),翼型上表面的声源区减

小,下表面的声源成为主要噪声源。 当频率达到

200Hz 时(图 5(c)),翼型上下表面的声源消失,襟
翼后缘附近出现声源,总声压级达 153dB,成为主要

噪声源。
从以上给出的云图结果可以看出,在本文所关

注的频率范围内(100Hz ~ 3 998Hz),二维翼型的声

源主要出现在缝翼上下表面、缝翼缝道与主翼前缘

区域及襟翼尾缘处,在主翼尾缘和襟翼的前缘区域

及缝道处没有出现较强的噪声源。

图 5摇 声压级分布

3. 2摇 远场观测点声压及频响结果

声学指向性也是声场研究的重点,从中可以了

解声源所产生的声场在远场的总声压级分布及在

各个方向上的声压强弱情况。 在二维计算域平面

内距翼型中心 120m 的区域预先布置一圈观测接收

点,点间夹角 1毅,共计 361 个点。 观测点位置如图 6

所示。
根据计算所得观测点声压级结果,绘制远场声

压指向性曲线。 图 7(a) ~ (f)分别给出的是航空上

常用的 1 / 3 倍频程附近的指向性曲线图,所取频率

点分别为 500Hz、628Hz、800Hz、1 000Hz、2 001Hz 和
3 149Hz。
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图 6摇 远场观测点位置

摇 摇 图 7 为声压级指向性曲线图,图例中的“slat冶、
“flap1冶和“ flap2冶为分别考虑图 4 中所设置的 slat
区、flap1 区和 flap2 区三个计算域时所得的结果。 图

例中的“all冶是将图 4 中四个计算域合为一个计算

域后总的影响。
从图中可以看出在各个频率点处,考虑不同的

计算域,即不同翼型部件在远场的声压级分布情

况。 在本报告给定的条件下,在给出的所有频率点

中,slat 区和 flap1 区所产生的噪声声强相对整个计

算域所产生的声强要弱得多,flap2 区域所产生的噪

声较强,在总声压级分布中占主导地位,是整个翼

型中最主要的声源。 频率小于 628Hz,slat 区产生的

声强最小,大于 628Hz 时,flap1 区产生的声强减弱,
变为最小。

而对于声压级的指向性来说,在不同频率下,
不同声源,其远场指向性各不相同,没有明显规律

可循。

图 7摇 声压级指向性曲线

摇 摇 图 8(a) ~ (c)给出的是远场 90 毅 、180 毅和 270 毅观

测点不同声源计算域的频谱曲线的比较。 从图中

可以看出,在所给出的观测点位置处,slat 区、flap1
区和 flap2 区三个区中,在 100Hz 位置处都有一个峰

值,flap2 区的声压级最大,基本在 120dB 左右;当频

率大于 100Hz 时都显示为宽频噪声,这是由于襟翼

与上游机翼的尾迹湍流的干扰而产生的升力脉动

噪声,图 8 中 flap2 区在各个频率下声强均为最强,
其对总声压级的贡献最大,这与从声压级指向性中

得到的结果一致。 flap2 区,即襟翼后缘尾迹区,是
噪声场研究中值得关注的区域。

(下转第 44 页)
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5摇 试飞报告和记录

在所有功能可靠性试飞中应保持纪录。 对所

有的检查应保留准确的和完整的记录。 这些检查

包括所有的不足(个人认为这里指的是试飞中发现

的设计不足)、难点(试飞困难点)、与众不同的特性

(飞机特性)、试飞期间发现的机组过失来源、采用

的建议及采取的措施。 需要强调的是这些可能需

要的设计更改项目都应向局方说明。
在功能可靠性合格审定试飞结束,参与试验的

试飞员、工程专家和制造检查员应准备一份总结报

告,并将其作为型号检查报告的一部分。

6摇 结论

随着国产民用飞机事业的发展,功能和可靠性

试飞作为一项重要的局方试飞项目,急需对其适航

条款、试飞方法和试飞大纲等进行深入研究。 本文

从适航条款、飞机构型、试飞方法、试飞大纲等方面

对功能和可靠性试飞进行浅析,得出一些初步见

解,供民用运输类飞机功能和可靠性试飞借鉴。
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图 8摇 远场声压级频谱曲线

4摇 结论

本文采用混合求解法,对二维多段翼型的噪声

特性进行了研究,给出了声场云图和远场指向性分

布,并分析了二维增升装置的噪声特性。 通过对声

源区计算域进行分区,研究了多段翼不同部件对远

场声压级的贡献,发现前缘缝翼噪声和主翼尾缘噪

声的贡献相对较小,襟翼后缘声源的贡献在总声压

级中占主导地位,是值得关注的噪声来源。
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