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摘$要! 在飞机的起飞着陆过程中$机体噪声是主要的噪声源$后缘襟翼侧缘噪声作为机体噪声的重要组成部分之一$其降噪
技术的发展一直受到广泛关注% 采用分离涡"7HPJ0LHR ]RRW)3+*SJP3'1#湍流模型模拟襟翼侧缘的非定常流场$分析并探究了
襟翼侧缘流场中双涡结构的产生及其演变过程的主要特征% 基于上述结果$采用了被动流动控制法$在襟翼侧缘加装最大高
度为一倍襟翼厚度的不规则挡板结构$应用 [̂>F方法计算了远场噪声频谱特性以及指向性并分析了与基准构型的差别$探
究了加装襟翼挡板结构后对流场以及声场特性的影响% 模拟结果表明$加装挡板结构对襟翼的气动特性影响较小$挡板结构
改变了侧缘的流场形态和侧缘涡的结构$延迟了侧缘涡系的发展进程$使得涡系的融合位置后移$涡系融合破裂产生脉动压
力的区域远离襟翼吸力面$从而达到降低噪声的效果% 此外$加装挡板结构后$噪声仍然具有一定的偶极子指向特性$偶极子
轴垂直于襟翼弦线$在襟翼的大部分方位噪声幅值降低 # RUZ% RU$降噪效果主要体现在中高频段的宽带噪声%
关键词! 气动噪声'数值模拟'增升装置'后缘襟翼'侧缘噪声'挡板降噪
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67引言
严格的噪声法规推动了飞机降噪技术的发展$

大涵道比涡轮风扇发动机的使用以及发动机降噪技

术的发展使得发动机噪声大幅度降低$因此$机体噪
声比重增大$尤其是在飞机进场着陆阶段$发动机处
于低功率状态$起落架和增升装置全部打开$机体噪
声愈加凸显% 后缘襟翼侧缘噪声作为机体噪声的重
要组成部分之一$由襟翼侧缘双涡的融合&破裂在襟
翼表面的非定常压力脉动产生% 因此$襟翼降噪技
术的发展十分重要% 国内外已开展过大量相关研究
并发展了多种降噪技术$主要分为主动和被动两大
类% 主动流动控制方法包括吹气控制&等离子体激
励器等$即通过向流场中注入能量控制涡结构$削弱
涡结构与壁面的相互作用$减小压力脉动$从而达到
降噪的目的% 被动流动控制方法包括侧缘端面挡

板&加装多孔材料&连续型线法和微扰流片等$通过
改变襟翼的形状来降低噪声% 下面对襟翼侧缘降噪
技术中加装挡板方法进行详细介绍%

fEEB(#)
等人对不同形状挡板的工况进行了实

验$挡板选取时考虑了长度&高度&连续性等对降噪
的影响$结果表明$不管是吸力侧挡板还是压力侧挡
板$或是将两侧同时安装挡板$都呈现出了一定的降
噪效果% 其中吸力侧挡板降噪效果最好$主要因为
侧缘涡与襟翼上表面的距离增大$涡与襟翼表面的
相互作用减小% 此外$将挡板设置成小翼的形状$可
以在很宽的频率范围内显著降低襟翼侧缘噪声$小
翼高度越大降噪效果越明显$这点与 F]&f(!)

等人

的结果保持一致% 周国成(;)
等对向襟翼后下方延

展的不同高度的挡板工况开展了风洞试验$结果表
明挡板对干净构型的噪声影响较小$挡板降噪效果
与挡板的下偏角度和高度呈正相关% FEG&](%)

等
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人对挡板高度这一重要参数进行了系列研究$结果
表明$较小高度的挡板不会对襟翼侧缘噪声控制产
生明显效果$仅当挡板高度达到襟翼最大厚度量级
时$挡板结构才会获得较为良好的降噪效果% 挡板
越大&挡板结构越高$降噪效果越明显$但过大的挡
板结构会阻碍襟翼原本的展向流动$可能会导致襟
翼流动分离影响全局的气动性能$且增加巡航阶段
的阻力% 此外$过大的挡板会带来额外的重量和制造
难度% 国内针对工程实际应用的机翼构型的挡板降
噪方法的三维数值模拟研究还有待深入

(8) % 因此本
文在襟翼侧缘的下翼面设置了最大高度为一倍最大

襟翼厚度的挡板并对其曲面外型进行了优化设计$在
保证气动性能的基础上实现了降噪$在流场分析的基
础上$对其降噪效果和降噪机理进行了讨论和探究%

87数值模拟计算设置
#(# 计算模型

计算模型选取包含主翼以及半翼展襟翼的多段

翼构型$该构型来自 &<)<后缘襟翼侧缘噪声实
验

(-) % 襟翼的下偏角为 ;,k$襟翼前缘与主翼后缘
间缝道空隙为 !(4a的干净翼型弦长$重叠量为
#(8a干净翼型弦长$三维几何构型示意图见图 #%
计算采用与实验相同的流动参数$来流 J̀数为 "(!#$
迎角为 #"k%

图 #$多段翼构型几何构型示意图
$
参照国内外针对挡板长度&厚度&高度和连续性

等参数的研究结果
(#$4>6) $本文选用大小适中&外形

参数合适的挡板并加以优化$在襟翼侧缘下翼面加
装最大高度为一倍最大襟翼厚度的挡板结构$挡
板端面与襟翼端面对齐$挡板与襟翼下翼面之间
贴合无缝隙% 挡板的具体形状如图 ! 所示$图中
蓝色部分为基本构型的襟翼$绿色部分为加装的
挡板结构%

图 !$加装挡板构型示意图
$

#(! 计算设置
数值计算使用商用软件<&)n) Ŝ*H1P#6("$定

常计算湍流模型为 )><模型$流体为理想气体$时间
和空间的差分精度均为二阶$翼型表面采用无滑移
壁面条件$采用压力远场边界条件$展向两侧边界条
件为对称面% 非定计算采用7]) 模型$时间步长为
# _#" 5-$次迭代步数 !" 以降低计算残差$在 # 个迭
代步中速度残差降至 #" 58

量级$待流场呈周期性变
化% 声场模拟采用 [̂>F方法$对已稳定的流场继
续计算 6" """ 步获得声场数据以进行分析% 计算
声源面选取为主翼和襟翼表面%

97结果及讨论
!(# 基本构型的流场结果

将两个不同翼展位置表面压力系数分布的计算

结果与实验结果
(,)
进行对比$图 ;"J#为截面位于襟

翼打开一侧靠近半翼展处$图 ;"V#为襟翼收起成干
净构型的截面%

"J# 襟翼打开
$ #4
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"V# 襟翼收起
图 ;$不同展向位置表面压力系数分布对比图

$
可以看到主翼的表面压力系数与实验值吻合较

好$误差较小$主要差异是主翼前缘吸力峰值模拟结
果略低于实验值$由主翼前缘处的网格尺度较大
导致%

图 %"J# Z"0#分别给出了使用 G<&)&非定
常 G<&) 和 7]) 模型计算得到的等涡量图$同时
使用当地 J̀数对涡量面进行着色$以便更好地
显示涡系的破裂情况% 从图中可以发现$三种湍
流模型均成功捕捉到了侧边流场的双涡结构$
对双涡结构的融合位置&融合速度的模拟也大致
相同%

"J# G<&)")<#计算涡量等值面
$

"V# AG<&)")<#瞬时涡量等值面
$

"0# 7])瞬时涡量等值面
图 %$不同湍流模型模拟的侧缘附近流场结构

$
$$按照实验结论(,) $在大偏角时$侧缘的双涡结
构融合成单涡结构后会离开襟翼表面并破裂% 进一
步对比图 %"J# Z"0#$定常计算采用 )><湍流模型
时$虽然模拟出了襟翼侧缘的双涡结构发展至涡融
合的过程$但是对涡融合后的模拟结果较为模糊$无
法给出双涡融合后续的涡结构变化$融合后的涡系
突然消失% 非定常计算采用 )><湍流模型时没有弥
补定常计算结果的不足$仅在涡破裂的末段有轻微
的差别% 7])模型则能更清楚地模拟出双涡结构融
合后的情况%

分析认为$湍流模式自身的不足导致了在使用不
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同湍流模型模拟侧缘涡系时结果的差别% )B<?>
<G\(#")

曾指出$)><模式并不能很好地模拟剪切流
动的发展$因此在模拟襟翼侧缘涡系发展尤其是在
涡破裂阶段存在先天性缺陷$而7]) 模型的特点是
仅在近壁区使用壁面模型计算$在离开壁面区域则
使用?])模型(#") % 使用7])模型可以避免模拟结
果涡系的突然消失$因而能够捕捉更多的流场细节$
在涡破裂阶段能捕捉到更多的小涡结构%

综上$)><模型与基于 )><的 7]) 模型在表面
压力系数的模拟结果中相差不大$但 7]) 模拟能更
多地捕捉到侧缘双涡融合和破裂的情况$考虑到襟
翼侧缘远场噪声的计算需要更精确的近场流场结

果$因此主要选用基于 )><的7]) 模型计算结果进
行分析%

为了更详细地描述襟翼侧缘双涡结构的发展过

程$每隔 #"a的襟翼弦长提取流向截面% 图 8 为不
同襟翼弦长的流向涡量图%

图 8$不同襟翼弦长的流向涡量云图
$
观察模拟结果"见图 8#$可以将侧缘流场涡系

的发展分为四个阶段!
##双涡产生阶段$主要发生在襟翼前缘至

%"a的襟翼弦长之间% 首先是 #"a襟翼弦长位置
处$当流体绕流襟翼时$由于襟翼上翼面与下翼面
的压力差以及襟翼侧缘展向的不连续性$在襟翼
的上翼面和下翼面分别出现一个涡结构% 随后$
涡结构从剪切层中获取能量$沿流向涡量逐渐增
强% 到了 %"a襟翼弦长位置时$双涡结构发展&增
强$此时下翼面的涡结构绕侧缘壁面发展至襟翼

压力面附近%
!#双涡融合阶段$主要发生在 8"a>-"a的襟

翼弦长位置% 在这段范围内$下翼面的侧缘涡开始
绕过上翼面边缘$并与上翼面的涡系融合成单涡结
构$在这一融合过程中同时伴随涡系结构的强烈不
稳定性%

;#单涡阶段% 侧缘双涡融合后$在襟翼侧缘上
翼面上方形成单一涡系%

%#涡破裂阶段% 双涡融合后产生的涡系结构
强度过大且由于襟翼偏角过大$涡系很快离开襟翼
表面$在 6"aZ,"a的襟翼弦长附近涡系结构破裂$
涡量扩散%

上述流动现象与 )\G]]\\(##)
的数值模拟结果

相符% 襟翼侧缘噪声主要由以上复杂的侧缘流动导
致$包含以下几部分!襟翼侧缘的双涡结构&自由剪
切层的流动不稳定性以及两者的相互作用产生的辐

射噪声%
!(! 加装挡板的流场结果

在襟翼侧缘加装挡板结构$改变了襟翼侧缘的
几何形状$将会引起整个流场结构的变化$进而引起
气动力的变化$同时$在飞机起降阶段$气动力特性
较为重要% 表 # 给出了加装挡板前后构型的气动力
特性对比$表明挡板对气动性能影响较小%

表 #$加装挡板前后气动力变化

构型 升力系数 阻力系数

基本构型 !(#6% - "("46 6

加装挡板 !(#,! ! "("46 8

$$图 - 给出了原始构型和加装挡板构型的表面压
力系数云图$从图中可以看出$两者压力系数的差异
主要体现在襟翼侧缘附近$原始构型的侧缘下翼面
涡系绕过上表面的位置大约为 %"a弦长$而加装挡
板后侧缘下翼面涡系则延迟至 -"a弦长位置以后
才绕过上翼面%

图 4 和图 6 分别给出了襟翼侧缘流向涡量等值
面图和不同襟翼弦长的流向涡量图% 对比加装挡板
对侧缘涡的影响$原始构型的侧缘下翼面涡系大约
在 %"a襟翼弦长处绕过上翼面边缘$而加装挡板使
侧缘下翼面涡系绕过上翼面边缘的位置延后出现至

-"a襟翼弦长位置% 从图中可以非常明显地看出$
挡板结构有效阻止了侧缘双涡结构融合的进程$由
此降低襟翼侧缘噪声%
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"J# 加装挡板构型
$

"V# 基本构型
图 -$襟翼侧缘加装挡板前后表面平均压力系数云图
$

"J# 加装挡板构型
$

"V# 基本构型
图 4$加装挡板结构前后襟翼侧缘流向涡结构对比图
$

"J# 加装挡板构型
$

"V# 基本构型
图 6$加装挡板结构前后襟翼侧缘流向涡量对比图
$%4
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!(; 声场结果对比
如图 , 所示$在模型中心正下方 #!(8a弦长位

置处设置监测点% 图 #" 为加装挡板前后构型的噪
声频谱图% 从图中可以看出$襟翼侧缘加装挡板后
噪声声压级低于基本构型$表明使用一倍最大襟翼
厚度的挡板结构确实可以降低襟翼噪声% 襟翼噪声
在全频段范围内均有降低$尤其是中高频部分%
# 8"" Fb处的峰值为后缘噪声$由尾缘流场的周期
性变化产生$由于本文重点控制的是侧缘产生的宽
频噪声$故对该峰值的控制效果不明显%

图 ,$监测点位置示意图
$

图 #"$加装挡板构型与基本构型测点声压级频谱对比图
$
以计算模型为中心$在 ;" 倍基本构型弦长的圆

周上每间隔 #"k设置 # 个远场监测点$共设置 ;- 个
监测点% 其中机翼正后方为 "k方向$机翼正下方为
!4"k方向% 远场监测点均在W.0j" 平面内"即半翼
展平面内#% 图 ## 给出了加装侧缘挡板结构前后
襟翼远场噪声的声压指向性图% 使用挡板结构改变
了襟翼侧缘的流场情况$延迟侧缘双涡的融合位置$
使涡融合位置远离襟翼上表面$减缓了双涡发展过
程对襟翼上翼面的压力脉动影响% 从图中可以看
出$侧缘加装挡板结构有效控制了襟翼侧缘噪声$在
大部分方位降低了噪声% 尤其是在襟翼下方远场噪
声平均降低 ; RU'降噪幅度最大的位置在辐射角
!%"k位置$即近似垂直于襟翼弦向的方向$噪声幅值

降低 6 RU% 同时$加装挡板前后的远场指向性基本
一致$襟翼侧缘噪声仍近似呈偶极子特性%

图 ##$加装挡板结构与基本构型噪声指向性对比图
$

:7结论
本文采用 7]) 湍流模型结合 [̂>F方法模拟

带有半翼展襟翼多段翼构型的襟翼侧缘的非定常流

场及远场噪声$在保证翼型气动性能的基础上$采用
了被动降噪控制法$在襟翼侧缘压力面加装最大高
度为一倍最大襟翼厚度的不规则构型挡板结构$较
好地实现了远场降噪% 分析降噪原因$主要是挡板
结构改变了侧缘的流场形态和侧缘涡的结构$延迟
了侧缘涡系的发展进程$使得涡系的融合位置后移$
涡系融合破裂产生脉动压力的区域远离襟翼吸力

面% 加装挡板后远场噪声仍然具有一定的偶极子指
向特性$偶极子轴垂直于襟翼弦线$对于襟翼下方的
远场噪声$平均降噪 ; RU$降噪效果主要体现在中
高频段的宽带噪声%
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