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摘摇 要:
采用模拟退火法阵列优化设计技术设计了对数螺旋麦克风阵列,开发了基于“波束成型理论冶的阵列试验数

据处理软件。 将风洞麦克风相阵列噪声识别技术用于 SCCH 模型增升装置气动噪声研究,开展了增升装置

气动噪声源的远场定位探测和强度测量,并用数据处理软件对风洞试验数据进行处理。 试验结果表明,随
着观察频率的变化缝翼噪声声源的位置与强度会发生变化,襟翼侧缘噪声是一个宽频噪声,不同频率下其

强度分布存在差异。 同时也发现缝翼安装支架对缝翼和襟翼气动噪声声源有较大影响。 文中也给出了多

种工况下缝翼和襟翼噪声源分布。
关键词:声学;增升装置;麦克风相控阵列;风洞试验;气动噪声

[Abstract] An optimal logarithm spiral microphone phrase array was designed by adopting the simulated annealing
optimal method,and data processing software was developed based on the Beam Forming theory. The wind tunnel
microphone phrase array test technique was employed to study the aerodynamic noise of SCCH high lift system. The
far-field detecting and measurement of the noise source were carried out and all test data were processed by using
the software. The results show that the location and the pressure level of sound sources for slats varied with the
change of inspecting frequency; while the noise source for flap side-edge is a broadband one, and its intensity dis鄄
tribution has differences with different frequencies. Meanwhile, it is found that the slat supporting frames on SCCH
test model have significant effects on aerodynamic noise emission. The mapping of noise source for slats / flaps under
several test conditions are also presented and analyzed.
[Key words] High Lift Device; Phrase Array of Microphones; Wind Tunnel Test; Aerodynamic Noise

0摇 引言

在二十世纪六十年代,社会的发展和工业技术

的进步给人们带来了便捷的大型民用喷气式运输

飞机,但同时飞机的起降也给机场周边的居民带来

了噪声困扰。
缝翼和襟翼是增升装置在飞机起飞和降落过

程中最主要的中低频率噪声来源,是最受关注的机

体噪声研究对象[1]。 对于一些较新的客机,比如波

音 777 等,缝翼和襟翼的噪声甚至超过了机翼其它

部分产生的噪声。 因此,研究缝翼和襟翼的噪声机

理以及减噪措施对降低机体噪声具有十分重要的

意义。 2008 年欧洲提出“净洁天空计划冶,到 2020
年要实现飞机外部噪声减半。
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为了实现新一代民用飞机有效降噪设计,在飞

机增升装置设计阶段,噪声领域一项重要的工作就

是研究飞机的起飞、着陆和复飞等低速构型的气动

噪声,正确理解增升装置流动和发声机理,找出其

噪声产生区域位置和强度大小,研究有效降低增升

装置噪声而不影响其气动性能的降噪技术和方法,
并采取一定的措施对增升装置的噪声进行控制,发
展增升装置高效率、低噪声设计方法。 应用大规模

的麦克风阵列技术的气动噪声源识别方法进行飞

机噪声源风洞试验测量,是最近十几年国际航空界

研究的重点[2-7]。
作为增升装置气动噪声风洞试验研究初步阶

段,应用闭口风洞麦克风相阵列气动噪声测量技

术,对 SCCH 模型开展增升装置气动噪声源的远场

定位探测和强度测量,讨论缝翼安装支架对缝翼和

襟翼气动噪声源的位置和强度的影响,分析声源分

布及辐射声场的主要特征,为进一步开展增升装置

气动噪声风洞试验研究提供指导。

1摇 测量原理和方法

1. 1摇 测量原理

延时 -叠加 Beamforming 方法是一种直接从

Beam Forming 原理推导出的最基本的波束形成算

法,其基本原理是将阵列中各麦克风的信号作延时

之后再相加作为阵列的输出,输出结果大的位置表

示存在声源,从而实现声源定位,进一步结合信号

强度还能确定声源强度。 风洞试验中通常使用频

域方法处理阵列数据,采用将互谱矩阵主对角线元

素置零[8]、减少麦克风多余度元素的加权方法[9]

(Elements Shading)、自适应波束成型[10] (Adaptive
Beamforming)及 CLEAN 算法[11] 等,剔除背景噪声、
降低旁瓣、提高信噪比、去伪存真、改善噪声识别

结果。
1. 2摇 数据处理方法

采用 Beamforming 方法进行传声器阵列数据处

理。 具体处理过程如下[12]:
数据分析处理的第一步是用传统的方法对声

源面进行波束成型。 对从麦克风阵列所获得的每

一个原始数据进行快速傅里叶变换(FFT)得到互谱

矩阵(cross-spectral matrix,CSM)。 矩阵中频域信号

对 Pm( f,T)和 Pm'( f,T)分别对应于原始数据中每一

个取样时间步的 pm( t)和 pm'( t),取样间隔为吟t,T
为 FFT 变换时长,m 和 m'为不同的麦克风。 互谱矩

阵中的元素记为:
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2
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每个元素都是 K 次取样的平均值。 ws 是取样

窗常数,如汉宁窗等。
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Beamforming 方法中引入了一个导向矢量 俸,它
与每一个麦克风导向位置相关。 导向矢量 俸 为:

俸=col[e1 摇 e2 摇 …摇 em0
] (3)

麦克风 m 所对应的分量为:

em =am
rm
rc
exp{ j2仔子m} (4)

上式中 子m 为声音从声源面传播到麦克风所需

时间,f 为声源频率,rm 为声源到麦克风的距离,琢m

为对流折射因子,rc 为声源面中心到麦克风阵列中

心的距离。 当每个麦克风信号发生相位变化时,就
用这些矢量分量来计算所选位置麦克风所做贡献

大小。
对于一个标准的波束成形阵列,其频谱响应结

果可由下式得到,

Y(俸)= 俸T譏俸
m2

0
(5)

式中 T 是导向矢量的转置。

2摇 麦克风阵列设计与阵列数据处理
软件开发

2. 1摇 阵列优化设计

麦克风阵列布置是相阵列测量技术的关键技

术,阵列布置决定了阵列的基本性能,而阵列的性

能优劣直接影响试验结果好坏。 阵列设计需要考

虑很多因素,如试验段安装条件、模型尺寸、试验段

测量信噪比。 阵列优化设计要满足最低分析频率

的分辨率要求和最高分析频率的旁瓣抑制水平

要求。
模拟退火法[13] 是 20 世纪 80 年代初发展起来

的一种随机性组合优化方法,可以以某一概率接受

较差的解,具有跳出局部最优解的能力,适合处理

这类问题。 采用模拟退火法对阵列优化设计问题

进行建模,构造包含阵列旁瓣抑制水平和分辨的新

7

技术研究
Technology Research



2013 No. 3蛐(季刊)总第 110 期

目标函数。 针对本次试验的需求,设计了对数螺旋

阵列,如图 1 所示。 到 50kHz 频率阵列旁瓣抑制水

平仍保持有-12dB,能识别出更多的比风洞背景噪

声量级低的气动噪声;在 10kHz 阵列分辨率达到

7郾 7cm,与试验模型中的缝翼和襟翼的弦长尺寸

相当。

图 1摇 阵列布置

2. 2摇 数据处理软件开发

麦克风阵列噪声源识别技术的理论分析和数

值处理方法基于“波束成型理论冶 ( Beam Forming
Theory),以消除背景噪声、空间混淆和旁瓣为主要

目标。 阵列数据分析过程包括气动噪声源识别模

块、背景噪声剔除模块(CLEAN 模块)、高级算法模

块和互谱矩阵计算模块等四个模块。 读入阵列麦

克风数据,计算互谱矩阵,计算过程中加入滤波、窗
函数和谱平均等功能,以消除随机噪声、风洞背景

噪声。
使用模拟声源对所建立的阵列数据处理算法

进行验证,图 2 给出了两个人工合成的点声源的识

别结果。 声源合成采用的是正弦信号加随机噪声

的方式;声源间互不相干,声源频率为 5kHz;声源平

面平行于阵列平面,间距 1. 5m。 从 Beamforming 模

拟结果来看,本阵列数据处理算法能很好地识别出

声源分布。

3摇 试验方法

SCCH 试验模型安装在风洞试验段底壁中心转

盘上,通过转盘转动来实现模型攻角变化、模型及

阵列安装示意图如图 3 所示。 声学测量阵列安装于

风洞试验段靠近下翼面一侧的观察窗上,阵列采用

整体下埋式安装,并用开夫拉布罩上,将边界层的

流动与麦克风隔离开,以减小流动边界层对测量的

干扰。
试验所采用数据采集系统具有 112 个通道,每

个通道具有独立的 16 位 A / D 转换器,单通道最高

采样频率为 200kHz,利用嵌入式系统中的硬盘,可
长时间实时、无间断记录多通道信号。

(a)单声源

(b)多声源

图 2摇 声源模型的 Beamforming 模拟结果

图 3摇 模型及阵列示意图

4摇 试验结果分析

采用自行开发的数据处理软件对试验数据进
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行处理,对增升装置气动噪声源进行识别定位,并
对频谱中的频率分量做 Beamforming 转换,得到声

源分布,从而用来分析增升装置气动噪声特性。 下

面对缝翼噪声和襟翼噪声分别做详细分析。
4. 1摇 缝翼气动噪声

为更好地捕捉缝翼噪声,在分析缝翼噪声时,
将襟翼收起,这种处理会影响到缝翼气动噪声,但
其影响很小,因为位于下游的襟翼的打开收起不会

导致缝翼的流动形态发生本质变化。
本节首先分析了缝翼安装支架对缝翼气动噪

声的影响,模型中缝翼部分共有 4 个安装支架,如图

3 所示。 文中分别测量了原始模型和拆除第 2、3 两

个安装支架这二种情况下的缝翼噪声。
图 4 给出了 5 347Hz 这个频率下这两种情况的

声源分布。 原始模型的声源分布结果中的三个主

要声源位置与三个支架的位置相符,但第四个支架

位置没有明显声源,分析原因可能是第四个支架靠

近机身,流动状态有所不同,导致其噪声频率有所

不同。 拆除两个安装架后,这两个位置的声源依然

存在,但幅值都变小。
采用 CLEAN 算法剔除安装支架位置的噪声

源就可以得到该频率下缝翼的气动噪声,经过处

理后的声源分布如图 5 所示。 图 5(a)中的缝翼噪

声不明显,图 5(b)中可以看到去除安装支架影响

后的缝翼噪声。 由此可见,在 5 347Hz 这个频率下

安装支架对缝翼的噪声有较大影响。 所以本部分

主要给出拆除中间两个缝翼安装支架工况的试验

结果。

摇 摇 摇 摇 摇 (a)原始模型摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)拆除第 2、3 个缝翼安装支架

图 4摇 缝翼安装支架拆除前后缝翼气动噪声分布图(分析频率 5 347Hz,工况:缝翼打开,襟翼收起,风速 50m / s)

摇 摇 摇 摇 摇 (a)原始模型摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)拆除第 2、3 个缝翼安装支架

图 5摇 剔除安装支架噪声后缝翼气动噪声对比(分析频率 5 347Hz,工况:缝翼打开,襟翼收起)

摇 摇 图 6 给出 50m / s 风速下不同频率的缝翼气动噪

声分布云图。 从图中可以看到,5 347Hz 频率时在

靠近翼尖的安装支架位置出现最大声源,随着频率

增大在缝翼中段位置开始出现声源,尔后慢慢消

失,最后在 5 933Hz 时噪声主要集中于缝翼根部。
观察发现,最大声源位置随着频率的增大向机身靠

近。 这是因为在靠近机身内段缝翼的内层有比较

明显的高频脉动涡产生,是多段翼气动噪声的主要

声源之一,同时在缝翼后缘点有流动分离发生,这
里会产生一系列小脉动涡。 同时发现,较低频率时

声源面的旁瓣较大,分析原因可能是风洞背景噪声

所引起的。
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4. 2摇 襟翼气动噪声

首先分析了缝翼安装支架对襟翼气动噪声的

影响。 图 7 给出了有无中间两个缝翼安装支架时的

襟翼气动噪声的对比情况。 从图中可以看到,有无

中间两个缝翼安装支架的襟翼声源在最大声源位

置、幅值大小均显示出较大的不同。 由此可知,缝
翼安装支架给下游襟翼区域的流动带来了扰动,特
别是襟翼侧缘区域,使得襟翼绕流发生流动流态的

变化,从而导致了襟翼气动噪声发生改变。 从分析

可以看出,缝翼部分的变化对襟翼气动噪声的影响

很大,因此,在分析襟翼气动噪声时将保持缝翼打

开状态,后面主要给出拆除中间两个缝翼安装支架

时的试验结果。
图 8 给出了风速 50m / s 下不同频率的襟翼气动

噪声分布,缝翼打开,外段襟翼收起,内两段襟翼打

开,襟翼偏角 42毅。 由图可见襟翼气动噪声主要集

中于襟翼侧缘区域。 在 5. 3kHz ~ 6. 1kHz 频段均能

看到襟翼侧缘噪声,说明襟翼侧缘噪声是一个宽频

噪声,但不同频率下襟翼侧缘噪声的强度存在差

异,在 5. 3kHz 和 5. 9kHz 附近襟翼侧缘噪声较强。

(a) 5 347Hz摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b) 5 542Hz摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (c) 5 933Hz
图 6摇 不同频率下的缝翼气动噪声(工况:缝翼打开,襟翼收起)

摇 摇 摇 摇 摇 (a)原始模型摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b)拆除第 2、3 个缝翼安装支架

图 7摇 有无缝翼安装支架的襟翼气动噪声对比(分析频率 5 347Hz,工况:缝翼打开,外段襟翼收起,内两段襟翼偏角 42毅)

(a) 5 347Hz摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b) 5 933Hz摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (c) 6 128Hz
图 8摇 不同频率下的襟翼气动噪声(工况:缝翼打开,外段襟翼收起,内两段襟翼偏角 42毅)
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摇 摇 改变内两段襟翼偏角,保持内段襟翼偏角42毅,将
中段襟翼偏角改为 27毅,这样中段襟翼和内段襟翼之

间存在一个剪刀差,图 9 给出了此工况下不同频率的

襟翼气动噪声。 图中显示襟翼噪声依然集中于襟翼

侧缘,且没有发现中段襟翼和内段襟翼之间剪刀差位

置的噪声源。 与内两段襟翼偏角均为 42毅的工况相比

较存在一些差异,首先,此工况下所得噪声强度结果

要大 2dB;其次,最强的襟翼侧缘噪声出现在 5. 3kHz,
在 5. 9kHz ~ 6. 1kHz 频段内的襟翼侧缘噪声强度稳

定,但较弱的声源分布情况有所不同。

(a) 5 347Hz摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (b) 5 933Hz摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 摇 (c) 6 128Hz
图 9摇 不同频率下的襟翼气动噪声(工况:缝翼打开,外段襟翼收起,中段襟翼偏角 27毅,内段襟翼偏角 42毅)

5摇 结论

采用风洞麦克风相阵列测试技术对 SCCH 模型

增升装置气动噪声声源进行了研究,结论如下:
(1)通过试验验证了所采用的麦克风阵列设计

技术以及麦克风阵列数据处理软件。
(2)不同频率的缝翼气动噪声,最大声源位置

随着频率的增大向机身移动;襟翼噪声集中于襟翼

侧缘附近,是最大的噪声源;襟翼侧缘噪声相对于

缝翼气动噪声要大,缝翼噪声较小,是因为其在一

定程度上为襟翼气动噪声所掩盖。
(3)缝翼 /襟翼气动噪声包含多个大小不同的

分量,分量可能是宽频的且频带会有重叠,由此可

见,增升装置气动噪声问题相当复杂。
(4)缝翼安装支架会产生额外的噪声,影响到

缝翼本身噪声的识别,在模型设计时要考虑模型安

装支架所带来的噪声干扰。
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