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摘摇 要:
随着民用飞机数量的快速增加,航空噪声问题日益引起世界范围的关注。 增升装置作为重要的机体噪声源

之一以其流动复杂性和声源多样性成为民用航空气动声学的难点之一,欧美各国为此开展了大量的研究。
总结了增升装置气动噪声的产生机理以及控制措施的研究现状,在此基础上还特别关注了目前工业部门气

动与声学的设计思想及需求。
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[Abstract] With the rapid development of the civil transportation, there are more and more attentions paid on avia鄄
tion noise in the whole of the world. As one of the important airframe noise sources, the high lift noise became a
puzzle because of the complexity of the flow and the multiformity of the source. The European and American made
a mass of research. The development of mechanism and the reduction measure of the high lift noise is summarized
and the thought and requirement of the industry about the aerodynamic and aeroacoustics design of the high lift is
referred in particular.
[Key words] Civil Transportation; High Lift Device; Aeroacoustics

0摇 引言

近十几年间,世界民用航空进入了繁荣发展时
期,随着民用飞机数量的剧增以及飞机起降密度的
加大,航空噪声问题日益引起世界范围的关注。 为
此,国际民航组织(ICAO)制定了一系列飞机噪声适
航条例,对民用客机噪声水平加以限制。 如今,许
多大型机场对飞机起落时的噪声水平都有严格要
求。 除此之外,民用客机的噪声水平也是各个航空
公司在采购飞机时需要考虑的重要指标。 对于我
国自主研发的大型民用客机来说,噪声水平是其能
否取得适航证的关键因素之一,特别是国际民航组
织第四阶段噪声标准的提出,要求 2006 年以后提出
适航申请的新型民用客机的噪声水平应比第三阶
段低 10dB。 这对于我国正在研制的大型民用客机
来说无疑是一项巨大的挑战。

民用客机的气动噪声源主要有以下几类:发动

机、增升装置、起落架以及动力系统与机体的干扰
等。 早期的民用客机气动噪声源主要是由发动机
产生的喷流噪声。 随着大涵道比发动机、消声短舱
等技术的应用大大降低了发动机噪声,发动机噪声
已经与机体噪声达到同一量级,特别是在降落的过
程中,机体噪声已经占据主导地位。 这其中增升装
置是重要的噪声源。

1摇 增升装置气动噪声的机理与特点

增升装置噪声源包括缝翼和襟翼。 缝翼噪声
分为宽带(Broadband)和纯音(Tone)噪声。 噪声水
平与飞行状态密切相关,比如,来流速度和攻角。
对于实际尺寸飞机,缝翼噪声最大值对应的频率出
现在 100Hz ~ 400Hz。 在这个频率范围内,缝翼噪声
是宽频的,但存在强烈的纯音分布。 这里需要指出
的是,通常风洞缩比模型试验会出现高频纯音(1伊
104Hz ~ 1. 5伊104Hz 以上),这是由于模型后缘厚度
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造成的,在实际飞机中并不存在这种现象。 低频纯
音是由非定常流动从缝翼后缘下表面脱落造成的
凹面涡震荡引起的[24]。 缝翼噪声与来流马赫数的
4. 5 ~ 5 次方成正比。 此外,缝翼噪声还与来流攻角
和缝翼偏角有关。 缝翼噪声水平随来流攻角增大
而减小,随缝翼偏角增大而增大。

Drobietz 和 Borchers[1] 基于已有的风洞试验研
究结果,对襟翼侧缘噪声机制进行了总结,认为襟
翼侧缘主要的噪声机制包括两类:第一类是由侧缘
涡与襟翼侧面以及上面的尖侧缘相互作用造成的,
这个机制主要存在于中等弦长或拓展至后缘的位
置;第二类是汇合涡压力扰动与襟翼吸力侧和上面
尖侧缘相互作用造成的。 低频襟翼侧缘噪声与来
流马赫数的 5 次方成正比,高频噪声与来流马赫数
的 6 次方成正比。 此外,襟翼侧缘噪声还与襟翼偏
角有关,并随着襟翼偏角的增加而增大。

增升装置噪声的特点总结归纳为以下几点:
(1)增升装置噪声为宽频声源;(2)增升装置噪声源
分量多而且大小相近;(3)增升装置噪声产生的机
理各种各样;(4)声源与当地流动相互影响;(5)声
波与增升装置结构间存在复杂的相互作用,必须考
虑声波的反射与散射等效果;(6)声源各分量之间
相互作用,需要综合考虑各噪声分量;(7)气动噪声
水平受到气动布局设计的影响,在气动设计阶段需
要引入噪声约束,增加了气动设计难度。 声源多样
性与流动复杂性使得增升装置气动噪声控制变得
极具挑战性,欧美等国在过去的数十年中开展了大
量研究。

2摇 增升装置气动噪声研究进展

2. 1摇 噪声机理研究
欧美等国针对民用客机增升装置气动噪声开

展了大量的研究,特别是从上个世纪 90 年代以来,
麦克风相阵列技术的发展与成熟使得研究人员能
够对不同声源进行定位,测量不同声源的噪声水平
而不再是只测量飞机的总体噪声水平。 PIV 等先进
的流场显示技术帮助研究人员更深入地了解噪声
的产生机理。 特别是随着计算机的发展,采用数值
模拟方法对噪声进行预测逐渐变得可行。 越来越
多的研究机构和设计部门都借助数值模拟方法研
究噪声机理、预测噪声水平以及评估降噪措施。 工
业部门基于大量的试验结果发展了新的噪声预测
模型。 与早期的噪声预测模型相比,新的预测模型
能够反映噪声的产生机理。 除此之外,工业部门已
经把气动噪声水平作为重要的设计参数并探索低

噪音设计方法。 以空客为例,在设计 A300 和 A310
时,当时的技术水平只能对飞机噪声进行记录,在
设计 A320 和 A330 时只能对设计出的飞机噪声进
行预测,而在设计 A340-600 和 A380 时,已经能够
在设计阶段对飞机进行声学特性优化[30]。 目前,一
些先进技术已经应用于 A380 和 B787 客机上。
2. 1. 1 摇 美国

美国从上世纪 70 年代和 80 年代初就开始进行
机体噪声的研究。 发展了一些机体噪声预测的经
验方法,研究包括翼型自噪声、后缘噪声以及翼稍
噪声等。 这些研究为单独翼型自噪声预测方法打
下了基础。 与单独翼型相比,多段翼型气动载荷更
大,能够产生更强烈的噪声。

图 1摇 NASA Langley QFF 二维缝翼试验

从上世纪 90 年代开始,机体噪声研究日益广
泛,NASA 相继开展了“先进亚音技术冶 (Advanced
Subsonic Technology, AST)、“安静飞机技术冶(Quiet
Aircraft Technology, QAT) 等研究项目。 在 NASA
Langley 中心的 QFF 风洞进行了缝翼噪声测量试

验[2],如图 1 所示。 在 AST 项目中,在 NASA Ames
中心进行了直机翼三段高升力构型试验,包括主
翼、缝翼和半展长襟翼。 在 Ames7ft伊10ft 风洞中进
行了麦克风相阵列测量[2]。 实验结果表明在频率 1
伊104Hz ~ 2. 2伊104Hz 内噪声水平较高,包含了纯音

与宽带噪音。 在小缝翼偏角,高频纯音消失。 但是
当缝道不存在时,高频纯音消失。 基于这一点,
Storms 等认为纯音是因为缝道的存在而产生的。

在这次试验之后,Langley 中心在低湍流压力风
洞中进行了无后掠 EET 三段机翼机体噪声试验[2]。
采用五孔探针和压敏漆技术测量襟翼侧缘细节流
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场[3](襟翼偏角变化:29毅 ~ 39毅)。 测量结果显示了

两种涡的发展,在高襟翼偏角时观察到了涡破裂。
涡最初形成于两个地方:侧缘下部以及襟翼上表
面。 侧缘涡比上表面涡更强,并最终布满侧缘。 在
襟翼弦长中点的位置,涡向上运动,并与上表面更
小的涡交汇。 在后缘襟翼稍部,观察到了交汇的

涡。 压敏漆结果显示,襟翼侧缘涡特征对攻角非常
敏感,但强烈依赖于襟翼偏角。

波音公司先后进行了 B777 飞机三个不同缩比
模型的试验研究,分别为在波音低速气动声学试验

段进行的 6. 3% 缩比模型试验、NASA Ames 40ft 伊
80ft 风洞进行的 26% 缩比模型试验以及 2001 年进
行的 B777-200 飞行试验。 这三个试验的结果有许
多相似性,但存在一个显著的差异,即两个风洞试
验结果都表明缝翼产生了明显的噪声,但是飞行试

验结果表明前缘几乎没有噪声。 这种差异有可能
是由于飞行速度、雷诺数、模型保真度以及声源定

位技术造成的[4]。
噪声预测是飞机噪声研究的主要内容之一。

已有的飞机机体气动噪声预测的方法主要有半经
验方法、全解析法、基于 Ffcows Williams- Hawkings
方程的声类比法以及计算气动声学(CAA)方法[42]。
对于增升装置气动噪声,NASA 开展了一系列深入
的数值模拟研究工作。 大多数都是基于非定常

RANS+FW-H 方程的方法[2-13]。 最初的计算包括

全三段半展长襟翼模型,进行了定常、全湍流模式
计算。 定常流场中一个明显但已知的流动特征是
在尖端由于边界层分离造成的剪切层,并在后缘附
近再附着。

为了观察涡脱落,Khorrami 等人于 2000 年对
EET 高升力装置二维外形进行了非定常 RANS 计
算。 Singer 2000 年基于 URANS 采用声类比计算了

远场声压[12]。 早期的 URANS 计算结果表明,在缝

翼凹面区域存在额外的流动震荡。 这种震荡与剪

切层有关,频率范围在 2 000Hz ~ 4 000Hz。 这种现
象结合线性稳定性分析,可以得出缝翼剪切层的大
尺度不稳定模态产生了噪声。 通过与试验结果相
结合,研究者发现,由于强烈的压力梯度以及较短

的行进距离,缝翼前缘滞止点和尖端之间的边界层
经历了快速加速并且非常薄。 即使到飞行雷诺数,
在分离点(尖端)边界层是层流并且不太可能是全
湍流的。 分离的自由剪切层初始也是层流的。 在

这样的自由剪切层流动中,流场的全部动态由显示
系统特征模态的大尺度结构的增长而控制。 潜在
的不稳定机制本质上是无粘的。 采用非定常计算

模拟这些结构时若采用为统计定常全湍流设计的

涡粘系数,计算结果将受到影响[8]。 Khorrami 等人

认为,缝翼流场的一个重要部分就是缝翼下表面凹
面区域的再流通区。 这个区域的速度幅值相对较
小。 因此,流场雷诺数较低。 虽然明确了再流通区
的流动可能不是真正的层流,但它也不是全湍流。
基于上面所观察的,他们猜测由大尺度、无粘结构
所驱使的凹面流场,表现为非定常准层流的方式。

基于上面的结论,在对高升力外形进行非定常
数值模拟时,全湍流计算由于耗散过度,卷起涡在
很短的距离内迅速衰减。 这种提前耗散阻止了凹

面区域流动的发展,使得涡无法通过缝道,并降低
了声辐射幅值。 为了避免湍流模型带来的过多耗

散,Khorrami 等人[7,8,9,11,13] 在缝翼凹面区关掉了湍

流输出项(基于 SST 模型)。 这可以放大剪切层的
大尺度结构,达到恰当的非线性饱和并允许涡合并。

由于计算机水平的限制,大部分计算都只局限
于二维。 然而研究计算表明,基于缝翼凹面区域为
层流局部模型的二维时间精确( time accurate)计算
对于预测非定常缝翼凹面动态流场是不充分的。
即使这样的计算在不引入额外力的情况下捕捉到

了缝翼凹面大尺度非定常涡结构,但与 PIV 测量的
结果相比,模拟得到的涡非常强,再流通区能量过

多。 2006 年,Choudhari[8]、Lockard[11,13] 等人进行了

准三维计算,研究了三维流动结构,特别是横向流
动对缝翼噪声的效果。 计算结果表明横向流动确

实改变了凹面区域的动态特性,但是对噪声影响更
多的是来流条件。

Dong 和 Tam 采用 CFD / CAA 相结合的方法计

算了二维襟翼侧缘噪声[14]。 计算结果显示主要的

噪声源有:不稳定波与襟翼表面干涉、不稳定波之
间的反馈 /干涉以及侧缘角的边界层扰动的散射。
其中第二项被认为是向下辐射的主要噪声源。 襟
翼前缘附近产生的噪声主要是高频噪声,襟翼中部
之后的噪声主要是低频噪声。

工业部门长期以来致力于发展适合工程设计

的噪声预测模型。 早期的机体噪声预测模型基本
上都是基于大量风洞试验和简化理论模型基础上

发展而来的[15-19]。 通过大量的试验数据,找出其基

本规律,将试验数据进行曲线拟合,得到相应的经
验公式,或者是在简化理论基础上,通过试验修正
给出预测模型,比较著名的预测软件就是 ANOPP
(Fink, 1978)。 随着飞行及风洞实验数据的不断更
新,ANOPP 中的各模块也在逐年更新。 但由于其预
测模型强烈依赖于数据库所包含的机型试验数据,
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使得该软件在对未列入数据库的机型噪声预测时
偏差较大。 近些年来,对机体噪声的研究在很多方
面都取得了显著进步,包括先进的测量技术(如麦
克风相阵列技术)的发展、对噪声源物理机制的理
解更加深入。 这促进了对预测工具的改进,使其更
能反映噪声的物理机制。 Guo[20-21]基于增升装置噪
声的复杂流动机理发展了一种采用离散涡的非定
常运动模拟涡扰动的噪声预测模型。 Guo 等人[22]

提出了基于部件的增升装置气动噪声预测模型,该
模型是一种建立在大量飞机模型和不同飞行条件
的飞机机体噪声实验测量数据基础上的增升装置
噪声经验预测模型。 与早期的经验模型相比,该模
型预测的噪声水平不仅与普通的飞机参数,如增升
装置的尺寸以及飞行马赫数相关,还与噪声产生的
物理机制有关。 Guo 在后续的研究中又基于声类比
理论[23],将远场声谱于表面压力统计以及考虑声音
-流动耦合、传播、散射效果的格林函数关联,建立
了一种基于气动噪声产生以及声源流动机制的缝
翼噪声模型。
2. 1. 2 摇 欧洲

在上世纪 90 年代,德国宇航院基于声学镜技术
进行了一系列试验研究,包括在 Braunschweig 气动
声学风洞(AWB)中进行的 1 颐 10 三维高升力机翼
段(ALVAST)、1 颐 6 准二维高升力机翼模型以及在
DNW-LLF 风洞中进行的 1 颐 7. 5 全机模型和全尺
寸 A320 机翼模型等试验对缝翼噪声进行了研究。
研究者从这些试验中都不约而同发现,缝翼噪声与
下表面不稳定涡有直接关系。

在 1 颐 6 缩比准二维高升力机翼模型试验的基
础上,借助于 CFD 计算工具-FLOWer,研究者研究
了缝翼缝道对远场噪声辐射以及当地流动特性的
影响[24]。 通过计算得到了缝翼流场的一些关键参
数,包括升力系数、缝翼后缘上下表面流动速度、再
附着点与后缘的距离以及缝翼下表面涡的宽度等。
试验结果表明,降低 9% 缝道宽度可以降低 7dB 噪
声,降低 15% 缝道宽度可以降低 10dB 噪声。 通过
减小缝道宽度降低噪声的机理可以认为是降低了
缝翼后缘下表面的速度,但减小缝道宽度会导致最
大升力系数略微降低。

基于等弦长后掠半模模型(SCCH)对噪声产生
机理进行更深入的研究,分别在柏林科技大学 2m伊
1. 4m 风洞以及 Hermann Fottinger 流体力学研究所
2m伊1. 4m 闭口风洞进行了试验研究。 对缝翼进行
PIV 流场显示[25],并采用麦克风相阵列技术对潜在
的降低襟翼侧缘噪声主动与被动流动控制技术进

行了研究[26-27],如图 2 所示。 PIV 影像显示,起源
于缝翼尖端的自由剪切层以离散涡的形式发展至
下游。 剪切层两侧正负分布偶极子声源,沿着剪切
层声源幅值下降。 大部分时候再附着点附近声源
强度变弱。 再附着区域涡输运方向的改变导致了
偶极子声源辐射方向的改变。 所有这些扰动都暗
示在附着区域产生低频宽带噪声。 襟翼侧缘噪声
控制采用的方法包括侧缘吹气、侧缘栅栏 ( tip
fence)、微型片以及小翼等。 试验结果表明,通过吹
气侧缘噪声最大可降低 15. 9dB。 小翼和吸力面侧
缘栅栏是降低襟翼侧缘噪声最有效的方式,噪声降
低水平低于主动吹气。 涡流发生器与压力面侧缘
栅栏是效率最低的控制方法。

图 2 摇 SCCH 模型与襟翼侧缘噪声降噪措施

在德国气动噪声研究项目 FREQUENZE 中,研
究者在 AWB 风洞基于麦克风相阵列技术进行了二
维缝翼噪声机理的试验,如图 3 所示。 采用多种测
试手段,包括丝线、油流、热线风速仪、PIV 等。 同时
还对缝翼下表面填充以及微型后缘装置的声学特

性进行了试验研究[35]。 流动显示表明,缝翼缝道内

存在一直加速至后缘的剪切层,它将缝翼缝道的流
场分开,形成拱形区域的非定常涡流动。 缝翼凹面
内的相互干涉以及剪切层撞击是主要的低频噪声
源。 经过分析认为低频纯音的存在意味着存在一
种反馈机制,并将缝翼噪声与开放式空腔模态关
联,采用 Rossiter 解析公式得到了缝翼流动的纯音
频率。

在德国基础研究项目(LuFoI, LuFoII)以及欧盟

研究项目(RAIN,第四框架)中,空客与德国的研究
机构和大学开展了密切合作。 在空客参与的德国
高升力研究项目 LuFoI and LuFoII 中,对机体噪声的
现象有了基本的认识。 在欧盟研究项目 RAIN 中,
对一系列降噪措施进行了研究,包括减弱缝翼下表
面凹面流动、对缝翼后缘以及襟翼侧缘进行修形等
来改善增升装置流动形态,均取得了比较明显的降
噪效果。 并在随后的 SILENCER 项目中进行了飞行
试验,一些研究结果在 A340 验证机上进行了飞行

验证[30]。
在德国高升力研究项目 HICON 中,空客在
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DNW 低速风洞 NWB 进行了 A320 / 321 半模进行了
试验,如图 4 所示,比较了无缝翼、前缘低垂、标准
缝翼三种外形的气动力和声学特性,并提出了一种
使用闭口风洞气动力和气动声学数据来研究低噪
音设计趋势的方法[31]。

图 3 摇 德国 AWB 增升装置气动噪声试验

图 4摇 DNW A320 / 321 增升装置噪声试验

英国南安普顿大学对于增升装置气动噪声开
展了大量的数值模拟与风洞试验研究。 D. Angland
和 X. Zhang[46]等人在南安普顿大学 3. 5m伊2. 5m 闭
口风洞中对襟翼侧缘流场进行了观察,在此基础上
采用多孔侧缘处理对噪声进行控制,如图 5 所示。
油流和 PIV 试验显示存在三个噪声源:第一,前缘附
近从襟翼压力面分离的剪切层,在侧缘附着;第二,
一半弦长位置附近,襟翼侧缘的双涡结构汇合成单
独的涡,湍流剪切层的再附着点移动至上表面;第
三,到达后缘时,襟翼侧缘上表面的离面涡。 在缝
翼噪声控制方面,他们提出了在缝翼下表面以及主
翼头部区域安装声衬的设想,如图 6 所示。 并通过
CAA 方法和风洞试验研究证实了这种噪声控制方
法的可行性[44-45]。

欧洲许多大学和研究机构都相继开展了增升
装置气动噪声机理研究,特别是数值模拟方面,针

对缝翼噪声进行了大量模拟[36-41]。 这些工作绝大
多数都是采用非定常 RANS 或 LES 方法得到缝翼
的非定常流场信息,然后再求解 FW-H 方程获得远
场声传播信息。 对于工业界,通常在设计过程中感
兴趣的是两个不同设计对噪声的影响。 对于这种
差量分析,通常没有必要观察不同外形噪声产生的
精确过程。 基于求解线化 Euler 方程的扰动方法是
目前工业界比较倾向采用的方法。

图 5摇 襟翼侧缘噪声机理与控制试验

图 6 摇 缝翼安装声衬

DLR 一直致力于计算气动声学方法(CAA)的
发展,开发了线化 Euler 方程计算软件 PIANO。 并
与空客长期合作,在对噪声机理进行研究的同时,
试图 建 立 一 种 适 用 于 工 程 设 计 的 CAA 方
法[28-30,32-34]。 这种方法的基本思想是,首先对增升
装置的平均流场进行求解,根据平均流场信息构建
新的声源,通过求解线化 Euler 方程得到相关的声
场信息。 其中构建声源的方法包括了 Ewert 和
Emunds 等人提出 的 随 机 声 源 ( Stochastic sound
source)模型[28、33]、Emunds 和 Fischer 提出的涡注入
(Test - Vortex injected) 方法[29、30、32] 以及 Ewert 和
Dierke 等人提出的随机粒子网格法(Random Particle
Mesh) [34]。 采用该方法对缝翼噪声与流动特性和
几何特征的相互关系进行了大量的研究,包括雷诺
数、马赫数、来流攻角以及缝翼缝道参数等。 另外,
Bauer 和 Ewert 等人还采用间断有限元(DG)方法来

求解线化 Euler 方程。
2. 2摇 降噪措施与低噪音布局设计

就目前已有的控制方法来看,民用客机气动噪

声控制手段主要有两类,第一类方法是对噪声源采

取措施,抑制其产生和发展。 第二类方法是在声音

的传播过程中采取相关措施,改变其指向性以及声

音强度。 前面我们提到过,增升装置噪声与流动结
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构是相关的。 因此,第一类噪声控制方法得到了研
究人员的青睐,进行了大量相关研究。 对于 NASA
的降低外部噪声 10dB 的目标,D. P. Lockard 对潜

在的降噪技术进行了回顾[43]。 目前研究较多的用

于降低襟翼侧缘噪声的措施包括:连续放样线链接

(Continuous Moldline Link) [43]、多孔侧缘 ( porous
side edge) [43、46]、侧缘栅栏 ( tip fence) [27、43]、微型

片[27、43](Microtabs)以及侧缘吹气等。 缝翼噪声的

控制措施有缝翼下表面填充[35、43、48]、多孔后缘[43]、
声衬[41、44]、缝翼密封板[5]以及流动控制等[47]。

侧缘栅栏能够降低剪切层的不稳定性,避免下
侧涡与上侧尖边缘相互作用;此外,避免了涡汇合、
涡核喷流以及汇合涡与襟翼上表面以及边缘的相
互作用。 设计参数包括栅栏的厚度、高度和形状。
微型片是小型的梯形装置。 从边角处脱落的涡增
强了散发出的剪切层厚度,剪切层变得稳定。 因
此,由非定常剪切层震荡引起的噪声被抑制。 锯齿
状后缘主要用于降低后缘噪声,可以明显降低汇合
涡与襟翼后缘的干扰。 主动吹气可以将剪切层聚
集成几个小涡并使剪切层变得稳定。 其次双涡结
构被移开固壁表面抑制了湍流与结构的相互

作用[1]。
缝翼下表面填充物、声衬以及流动控制都是通

过减弱缝翼缝道内的非定常流动来抑制缝翼噪声
的。 而缝翼下表面填充物(Slat Cove Filler)通常是
基于某个状态的流线形状设计的。 在缝翼尖端加
装密封板可以明显改善缝翼凹面的流动动态,降低
噪声辐射幅值。

低噪音气动布局设计对于增升装置噪声控制
同样重要。 波音和空客在进行增升装置气动设计
的同时,对不同外形进行声学特性评估,以获得同
时满足高气动特性和低噪声水平的气动外形。 大

量试验与计算研究表明[2、24、31、32],减小缝翼缝道宽

度(Gap)可以降低噪声,但会损失一定的最大升力
系数。 空客与 DLR 的研究者认为飞机低噪音着陆,
对于保持高升力特性以及降低进场速度非常重要。
采用微型后缘装置,尽管会使后缘噪声变大,但在
产生同等升力条件下可以降低整个机翼的噪声。
对于前缘装置,如果能明显的改善噪声,略微损失
最大升力是可以接受的。 通过将高性能后缘装置
与略为降低性能的前缘装置结合,最大升力系数可
以保持几乎不变而总噪声可以大大降低。 而减小

缝道的前缘装置是设计时的一个选择[31]。 除此之

外,一些结构细节的设计也应引起足够重视,比如
缝翼滑轨、除冰孔、缝翼密封板等。

3摇 结论

经过几十年特别是近二十年的研究,民用客机
气动噪声研究取得了长足的进展。 世界范围内对
增升装置气动噪声的产生机理有了比较一致的结
论。 未来 20 年的民用客机,对排放、油耗和噪声提
出了更加苛刻的要求,欧美各国也相继提出了更高
的降噪目标并制定了相应的研究计划。 我国的民
用飞机气动噪声研究刚刚起步,必须予以足够的重
视与投入,大力开展先进技术研究,才能在未来 20
年的民机研制中占有一席之地。
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