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摘　 要：以多孔尾缘结构 ＮＡＣＡ００１２ 翼型为研究对象，通过数值模拟手段研究了不同迎角下的流动和

气动噪声影响。 研究结果表明：该多孔尾缘结构在较大迎角时（α≥１０°），能够降低 １ ０００ Ｈｚ 以下低频

范围噪声约 ４ ｄＢ。 相对于原基准翼型，多孔尾缘翼型的最大升阻比减少约为 ８％，能够降噪的同时不

造成过大的气动性能改变。 进一步的流场分析表明，多孔尾缘结构流动控制降低噪声的关键物理机

理是：上下面压力差驱动充足气流穿过多孔区形成“微射流”，对分离块进行破坏，从而衰减叶片表面

的气动载荷波动，引起气动噪声降低。
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　 　 随着民用航空业快速发展，航空噪声问题，已经

引起人们的重视。 国际民航组织（ＩＣＡＯ）和美国联

邦航空管理局（ＦＡＡ）所设置的飞机噪声强制要求，
成为民机进入国际市场不可绕过的规则壁垒。 发动

机噪声在整个飞机噪声中占有重要的地位，随着大

涵道比涡扇发动机的发展，风扇－出口导叶噪声地

位突出，尤其是在低马赫数降落过程。 其中叶片尾

缘宽频噪声（ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ ｎｏｉｓｅ）是重要宽频分量［１］，
主要是由于压力波动在叶片尾缘的散射引起［２］。
目前有一些关于降低尾缘噪声技术的研究，如使用

锯齿结构尾缘［３⁃６］、多孔表面［７］、刷状尾缘［８⁃９］ 和金

属网覆盖尾缘［１０］等。
对于多孔结构设计，早期 Ｃｈａｎａｕｄ 等［１１⁃１２］ 从改

变流体动能向声能转化效率考虑，提出采用多孔叶

片降低风扇噪声的方法，实验表明可以降低 Ａ 权重

声压级 ５ ｄＢ。 Ｋｈｏｒｒａｍｉ 等［１３］ 数值研究发现多孔结

构对缝翼的钝尾缘噪声具有极大的衰减作用，同时

也使噪声主频率降低。 Ｌｏｃｋａｒｄ 等［１４］ 指出，靠近尾

缘的多孔表面设计是仿生应用鸮类羽毛渗透特征的

可行结构。 这一研究最近几年又重新引起了研究者

的关注。 Ｇｅｙｅｒ 等［７］实验研究了全多孔表面翼型气

动噪声，发现特定物性参数的多孔材料表面对翼型

尾缘噪声有明显抑制作用，但是气动性能损失较大。

Ｈｅｒｒ 等［１０］实验发现可渗透尾缘能够降低宽频噪声

达 ４ ｄＢ， 也指出迎角变化的复杂影响。 Ｊａｗｏｒｓｋｉ
等［１５］理论分析证明一种多孔弹性尾缘具有极大降

低尾缘噪声的能力。 Ｆａｓｓｍａｎｎ 等［１６］ 最近数值计算

也证明多孔尾缘降低噪声的潜力。 国内此类研究工

作还相对较少，刘刚等［１７］数值研究显示被动孔隙表

面对尖拱旋体具有很大的气动控制潜力。 李勇和王

勋年等［１８］利用多孔“软叶”概念设计叶片结构，实
验表明前缘干涉噪声能得到有效抑制。 葛长江和任

露泉院士等［１９］设计了多孔表面尾缘，数值计算表明

其能降低噪声 １０ ｄＢ。
前面所涉及的多孔尾缘控制主要是从“不连续

边界匹配”和“几何边缘破碎”２ 个机制［１０］出发进行

设计，但是通过影响尾缘上游边界层来流以减小尾

缘干涉噪声的研究工作还非常少见。 因此，本文研

究了不同于现有设计的多孔尾缘结构，即利用叶片

自身上下面压力差射流改善尾缘上游边界层流动以

减小叶片噪声。 采用数值方法研究该多孔尾缘结构

的流动控制影响和噪声降低效果，并分析了相关物

理机理。
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１　 研究对象及数值方法

１．１　 研究对象

本文以 ＮＡＣＡ００１２ 翼型为基体，如图 １ 所示，在
距离前缘（ＬＥ）０．８５ ～ ０．９３ 倍弦长处是多孔区域，所
占比例比较小，是为了避免过大的气动特性改变。
图 １ 中 α 为迎角，ｃ 为弦长。 实际应用中，多孔结构

可用开孔泡沫金属实施。

图 １　 多孔尾缘 ＮＡＣＡ００１２ 翼型

１．２　 数值计算方法

本研究采用开源有限体积求解器 ＯｐｅｎＦｏａｍ 求

解二维不可压缩 Ｎ⁃Ｓ 方程，使用 ｋ⁃ω ＳＳＴ 湍流模型。
空间项离散采用二阶中心差分格式，时间项采用二

阶隐式格式，采用 ＳＩＭＰＬＥＣ 压力速度耦合。 非稳态

计算的时间步长为 １×１０－５ ｓ。 为了更准确研究尾缘

噪声影响，湍流－前缘作用噪声量需要在计算中排

除。 本文采用了一种“切割声源”的近似处理方式，
将 ＮＡＣＡ００１２ 表面从距离前缘 ０．２ｃ 的位置分成 ２
段。 上游段是来流作用强烈“前缘噪声源”区域，在
统计噪声信息时并不计入，而只计及下游段声源区

域。 具体的模型网格、边界条件设置以及声源切割

方式都展示在图 ２ 中。 多孔材料流动模拟采用体积

平均法的 Ｂｒｉｎｋｍａｎ⁃Ｆｏｒｃｈｈｅｉｍｅｒ ｅｘｔｅｎｄｅｄ Ｄａｒｃｙ 模型

进行计算，模型的详细描述可以参考 Ｖａｆａｉ［２０］ 以及

Ｈｕｓ 和 Ｃｈｅｎｇ［２１］的文献。 多孔材料渗透率选择为 Ｋ
＝ ２．６×１０－５ｍ２。 气动噪声的预测采用 ＦＷ⁃Ｈ 方程的

积分解形式计算，方程推导见参考文献［２２⁃２３］。 在

本文数值模拟中，基于弦长 ｃ 和来流速度 Ｕ∞ ＝ ２０
ｍ ／ ｓ 的雷诺数为 Ｒｅ＝ ８×１０５。 研究表明，低马赫数和

中等雷诺数下的尾缘噪声最为强烈，常作为研究各

种降噪技术的工况［２４］。

图 ２　 计算网格和声源分割处理

２　 计算结果及分析

２．１　 数值方法验证

图 ３ 展示了 ＮＡＣＡ００１２ 基准原型和多孔 ＮＡ⁃
ＣＡ００１２ 翼型的气动载荷系数的数值计算结果，同时

基于 Ｘｆｏｉｌ 代码［２５］理论预测结果也绘制在图中作为

比较。 α、Ｃ ｌ、Ｃｄ 分别代表迎角、升力系数和阻力系

数。 理论预测的失速角大约为 １６°，Ａｂｂｏｔ 等［２６］ 和

Ｌａｄｓｏｎ ．［２７］实验得到在 Ｒｅ ＝ ３×１０６ ～ ６×１０６下失速迎

角大约为 １８°。 而图中 Ｌａｄｓｏｎ 的实验结果是在较大

雷诺数 Ｒｅ＝ ６×１０６ 下得到的，只做为趋势参考。 从

图 ３ａ）的理论和数值预测来看，α ＝ １５°时还没有出

现失速。 由于失速临界角通常随着雷诺数增大而增

大，所以可认为本文雷诺数 Ｒｅ ＝ ８×１０５ 下，迎角 α ＝
１５°属于近失速状态。 同时图 ３ａ）表明多孔翼型的

升力略有损失，大迎角时最大为 １０％。 图 ３ｂ）表明

多孔翼型阻力相对于基准型在低迎角时（α≤５°）略
有上升，但是在大迎角时却有所下降。 另外，图 ３ｃ）

４０１
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展示了升阻力比系数，是翼型气动特性的综合表现，
虚斜线代表升阻比为 １０ 作为参考。 从图中看，多孔

翼型升阻比略低于基准原型翼型，说明气动性能不

如原型，最大偏差为 ８％。 以上结果表明，该多孔结

构翼型和基准型相比，造成的空气动力性能损失不

是很大。 Ｇｅｙｅｒ 等［７］的全多孔 ＳＤ７００３ 翼型，在与本

文近似的渗透率下，升阻比损失高达 ８０％，所以本

文的多孔尾缘结构对气动性能有很大改善。

图 ３　 多孔设计对 ＮＡＣＡ００１２ 空气动力系数影响

２．２　 噪声及气动载荷波动

为了考察多孔翼型的气动噪声控制规律，本文

分别选取迎角为 ０°、５°、１０°、１５°的情况进行数值模

拟研究。 对于 ＮＡＣＡ００１２ 对称翼型，迎角 α ＝ ０°时，
上下面无压差，α＝ １５°是接近失速的角度，所以计算

选取的迎角范围具有一定代表性。 图 ４ 展示了不同

迎角下 ＮＡＣＡ００１２ 原型和多孔 ＮＡＣＡ００１２ 的远场声

压级结果对比。 图中实线代表原型，虚线代表多孔

翼型。 首先可以看出随着迎角增大，噪声水平整体

上增大。 其次在零迎角的时候，和原型比，多孔翼型

噪声水平没有明显变化。 在较大迎角 α ＝ １０°和 α ＝
１５°时，在 １ ０００ Ｈｚ 以下，多孔翼型的噪声水平低于

基准翼型大约 ４ ｄＢ，表现出一定降噪能力。 图 ５ａ）
的叶片表面时均压力分布表明，随着迎角增大，上下

表面的压力分布发生明显变化，压差增大，当 α ＝ ５°
时，有压差但是很小。 当 α ＝ １０°和 α ＝ １５°时，压差

明显增大。 所以，在大迎角下才有足够的压差能推

动充足的流体渗流穿过多孔区，影响尾缘流动从而

影响噪声。 这也解释了前面的声学结果中，多孔翼

型在大迎角下才表现降噪效果。 图 ５ｂ）表示的是多

孔翼型的表面压力分布，灰色代表多孔区域。 可从

图中看出 α＝ ０°和 α＝ ５°时的曲线和图 ５ａ）基准翼型

对应位置的曲线比较基本无变化，推测穿过多孔界

面的流体很少。 当 α＝ １０°和 α ＝ １５°时，多孔区域的

曲线和原型翼型相对应的曲线比较变化很大，上下

面压力通过多孔区互通平衡，显现靠近的趋势，这也

说明有充分的流体穿过多孔区从下表面流到上表

面，这将会在后面的流动分析中得到证明。

图 ４　 不同迎角下基准 ＮＡＣＡ００１２ 和多孔 ＮＡＣＡ００１２ 噪声频谱对比

５０１
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图 ５　 基准 ＮＡＣＡ００１２ 和多孔 ＮＡＣＡ００１２
表面时均压力分布对比

图 ６ 展示了 ＮＡＣＡ００１２ 基准原型和多孔 ＮＡ⁃
ＣＡ００１２ 的升力 Ｃ ｌ 和阻力 Ｃｄ 在不同迎角下的波动

均方根值。

图 ６　 不同迎角下基准 ＮＡＣＡ００１２ 和多孔

ＮＡＣＡ００１２ 气动载荷系数

　 　 对于 α＝ ０°和 α＝ ５°，原型和多孔翼型的波动力

幅值都不明显，因为在低迎角下 ＮＡＣＡ００１２ 附面流

没有明显分离。 当 α ＝ １０°时，２ 种翼型的升力和阻

力波动值都开始增大，流体分离逐渐出现，流场开始

变得非常不稳定。 当 α＝ １０°和 α ＝ １５°时，多孔翼型

的升力和阻力波动幅值低于原型，说明多孔结构尾

缘衰减了气动力的波动。
２．３　 流场影响结果

为了进一步理解噪声影响的深层原因，有必要

对流场细节进行分析。 图 ７ 展示了不同迎角下基准

原型和多孔翼型时均流线结果。 图中的局部放大图

展示了尾缘处压力波动分布。 从流线结果可以看到

当 α＝ ０°时，多孔区域呈现出 ２ 个对称回流区，没有

从下表面到上表面的流动，流线基本和原型一样。
当 α＝ ５°时，多孔区域的流线基本上还是 ２ 个大的回

流区，在靠近右侧地方出现少量流体穿过多孔区上

界面，但不够显著。 当 α ＝ １０°时，回流区缩小，在多

孔区右壁有较多流体穿过上界面，开始显著影响尾

缘流体。 在翼型尾缘上表面出现一个分离区，原型

的这个分离区略长于多孔翼型。 因为对于多孔翼

型，由于流体穿过翼型注入上表面，破坏了这个分离

区。 当 α ＝ １５°时，这种作用机制更加清晰，大量的

气流贯穿多孔区注入上表面，上表面大的流体分离

被“微射流”破坏分裂成较小的分离块，因此造成附

面流体变得相对稳定，波动削弱。

图 ７　 不同迎角下原型 ＮＡＣＡ００１２ 和多孔 ＮＡＣＡ００１２ 翼型流线结构及尾缘处压力波动

　 　 图 ７ 中的云图显示了原型 ＮＡＣＡ００１２ 和多孔

ＮＡＣＡ００１２ 尾缘附近压力波动，间接反映了多孔处

理对于流场稳定及控制噪声的特性。 从图中可以看

出，对于 α≤５°的迎角下，多孔翼型和原型的尾缘附

近压力波动几乎一样，没有明显的衰减控制作用。
但是，在 α≥１０°时，多孔翼型尾缘附近的压力波动

明显削弱。

６０１
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３　 结　 论

本文对多孔结构尾缘叶片的流动控制影响和噪

声降低效果进行了数值模拟研究，并分析了相关物

理机理。 结论如下：
１） 多孔尾缘在 α≥１０°较大迎角时（失速前），

低于 １ ０００ Ｈｚ 的频率范围能够产生大约 ４ ｄＢ 的噪

声降低。 所以该设计的有效工作条件应该是在失速

前的较大迎角。

２） 升阻比计算显示，和原型叶片相比，多孔叶

片的空气动力学性能（升阻比）损失最大值为 ８％。
证明该多孔尾缘结构在可接受气动性能损失的前提

下能够降低尾缘噪声。
３） 结合流动分析，本文认为的多孔尾缘结构进

行流动控制和降低噪声的关键物理机制是：在一定

迎角下，利用叶型自身上下面压差条件，从尾缘压力

侧引入气流注入吸力侧来影响尾缘上游的附面流

体，破坏分离块，衰减波动力，最终使得气动噪声

降低。
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２０１１⁃２８７４

［２］　 Ｖａｔｈｙｌａｋｉｓ Ａ， Ｃｈｏｎｇ Ｔ Ｐ， Ｊｏｓｅｐｈ Ｐ Ｆ． Ｐｏｒｏ⁃Ｓｅｒｒａｔｅｄ Ｔｒａｉｌｉｎｇ⁃Ｅｄｇｅ Ｄｅｖｉｃｅｓ ｆｏｒ Ａｉｒｆｏｉｌ Ｓｅｌｆ⁃Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ［Ｊ］． ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ，
２０１５， ５３（１１）： ３３７９⁃３３９４

［３］　 Ｇｒｕｂｅｒ Ｍ， Ｊｏｓｅｐｈ Ｐ Ｆ， Ｃｈｏｎｇ Ｔ Ｐ． Ｏｎ ｔｈｅ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ ｏｆ Ｓｅｒｒａｔｅｄ Ａｉｒｆｏｉｌ Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ［ Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃
２０１１⁃２７８１

［４］　 Ｍｏｒｅａｕ Ｄ Ｊ， Ｄｏｏｌａｎ Ｃ Ｊ． Ｎｏｉｓｅ⁃Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ａ Ｆｌａｔ⁃Ｐｌａｔｅ Ｓｅｒｒａｔｅｄ Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ［ Ｊ］． ＡＩＡＡ Ｊｏｕｒｎａｌ， ２０１３， ５１
（１０）： ２５１３⁃２５２２

［５］　 Ｃｈｏｎｇ Ｔ Ｐ ａｎｄ Ｖａｔｈｙｌａｋｉｓ Ａ． Ｏｎ ｔｈｅ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃ ａｎｄ Ｆｌｏｗ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ Ｄｅｖｅｌｏｐｅｄ ｏｎ ａ Ｆｌａｔ Ｐｌａｔｅ ｗｉｔｈ Ａ Ｓｅｒｒａｔｅｄ Ｓａｗｔｏｏｔｈ Ｔｒａｉ⁃
ｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｏｕｎｄ ａｎｄ Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ， ２０１５， ３５４： ６５⁃９０

［６］　 Ｊｉ Ｌ， Ｑｉａｏ Ｗ， Ｗａｎｇ Ｌ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｎ Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ ｏｆ ａｎ Ａｉｒｆｏｉｌ ｗｉｔｈ Ｓｅｒｒａｔｅｄ
Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２０１４⁃３２９７

［７］　 Ｇｅｙｅｒ Ｔ， Ｓａｒｒａｄｊ Ｅ ａｎｄ Ｆｒｉｔｚｓｃｈｅ Ｃ． Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｏｆ ｔｈｅ Ｎｏｉｓｅ Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ａｔ ｔｈｅ Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ ｏｆ Ｐｏｒｏｕｓ Ａｉｒｆｏｉｌｓ［ Ｊ］． Ｅｘｐｅｒｉ⁃
ｍｅｎｔｓ ｉｎ Ｆｌｕｉｄｓ， ２０１０， ４８（２）： ２９１⁃３０８

［８］　 Ｆｉｎｅｚ Ａ， Ｊｏｎｄｅａｕ Ｅ， Ｒｏｇｅｒ Ｍ， ｅｔ ａｌ． Ｂｒｏａｄｂａｎｄ Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｗｉｔｈ Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ Ｂｒｕｓｈｅｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２０１０⁃３９８０
［９］　 Ｈｅｒｒ Ｍ． Ｄｅｓｉｇｎ Ｃｒｉｔｅｒｉａ ｆｏｒ Ｌｏｗ⁃Ｎｏｉｓｅ Ｔｒａｉｌｉｎｇ⁃Ｅｄｇｅｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２００７⁃３４７０
［１０］ Ｈｅｒｒ Ｍ， Ｒｅｉｃｈｅｎｂｅｒｇｅｒ Ｊ． Ｉｎ Ｓｅａｒｃｈ ｏｆ Ａｉｒｗｏｒｔｈｙ Ｔｒａｉｌｉｎｇ⁃Ｅｄｇｅ Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ Ｍｅａｎｓ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２０１１⁃２７８０
［１１］ Ｃｈａｎａｕｄ Ｒ Ｃ． Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｉｎ Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒ Ｆａｎｓ Ｕｓｉｎｇ Ｐｏｒｏｕｓ Ｂｌａｄｅｓ ａｔ Ｆｒｅｅ⁃Ｆｌｏｗ Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］． Ｔｈｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ Ａｃｏｕｓｔｉｃａｌ

Ｓｏｃｉｅｔｙ ｏｆ Ａｍｅｒｉｃａ， １９７２， ５１（１Ａ）： １５⁃１８
［１２］ Ｃｈａｎａｕｄ Ｒ Ｃ， Ｋｏｎｇ Ｎ， Ｓｉｔｔｅｒｄｉｎｇ Ｒ Ｂ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ ｏｎ Ｐｏｒｏｕｓ Ｂｌａｄｅｓ ａｓ ａ Ｍｅａｎｓ ｏｆ Ｒｅｄｕｃｉｎｇ Ｆａｎ Ｎｏｉｓｅ［Ｊ］． Ｔｈｅ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ ｔｈｅ

Ａｃｏｕｓｔｉｃａｌ Ｓｏｃｉｅｔｙ ｏｆ Ａｍｅｒｉｃａ， １９７６， ５９ （３）： ５６４⁃５７５
［１３］ Ｋｈｏｒｒａｍｉ Ｍ Ｒ， Ｃｈｏｕｄｈａｒｉ Ｍ Ｍ． Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｏｆ Ｐａｓｓｉｖｅ Ｐｏｒｏｕｓ Ｔｒｅａｔｍｅｎｔ ｔｏ Ｓｌａｔ Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ Ｎｏｉｓｅ ［ Ｒ］． ＵＳＡ， ＮＡＳＡ，

２００３， ２１２４１６
［１４］ Ｌｏｃｋａｒｄ Ｄ Ｐ， Ｌｉｌｌｅｙ Ｇ Ｍ． Ｔｈｅ Ａｉｒｆｒａｍｅ Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ Ｃｈａｌｌｅｎｇｅ［Ｒ］． ＵＳＡ， ＮＡＳＡ， ２００４， ２１３０１３
［１５］ Ｊａｗｏｒｓｋｉ Ｊ Ｗ， Ｐｅａｋｅ Ｎ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｎｏｉｓｅ ｆｒｏｍ Ａ Ｐｏｒｏｅｌａｓｔｉｃ Ｅｄｇｅ ｗｉｔｈ Ｉｍｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ｔｈｅ Ｓｉｌｅｎｔ Ｆｌｉｇｈｔ ｏｆ Ｏｗｌｓ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１３， ７２３： ４５６⁃４７９
［１６］ Ｆａｓｓｍａｎｎ Ｂ Ｗ， Ｒａｕｔｍａｎｎ Ｃ， Ｅｗｅｒｔ Ｒ． Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ Ｐｏｒｏｕｓ Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ Ｎｏｉｓｅ Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｖｉａ Ａｃｏｕｓｔｉｃ Ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ Ｅｑｕａｔｉｏｎｓ

ａｎｄ Ｖｏｌｕｍｅ Ａｖｅｒａｇｉｎｇ［Ｒ］． ＡＩＡＡ⁃２０１５⁃２５２５
［１７］ 刘刚，马率，黄勇，牟斌． 被动孔隙控制的数值模拟研究［Ｊ］． 空气动力学学报， ２００７， ２５（１）： ８５⁃９１

Ｌｉｕ Ｇａｎｇ， Ｍａ Ｓｈｕａｉ， Ｈｕａｎｇ Ｙｏｎｇ， Ｍｏｕ Ｂｉｎ． Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ Ｆｌｏｗ ｏｖｅｒ Ｐｏｒｏｕｓ Ｓｕｒｆａｃｅ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｓｉｎｉｃａ，
２００７， ２５（１）： ８５⁃９１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１８］ Ｌｉ Ｙ， Ｗａｎｇ Ｘ， Ｃｈｅｎ Ｚ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ Ｓｔｕｄｙ ｏｆ Ｖｏｒｔｅｘ⁃Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ Ｎｏｉｓｅ Ｒａｄｉａｔｅｄ ｆｒｏｍ Ｒｏｄ⁃Ａｉｒｆｏｉｌ Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ
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［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄｓ ａｎｄ Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ， ２０１４， ５１： ３１３⁃３２５
［１９］ Ｇｅ Ｃ， Ｚｈａｎｇ Ｚ， Ｌｉａｎｇ Ｐ， ｅｔ ａｌ． Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｏｆ Ｔｒａｉｌｉｎｇ Ｅｄｇｅ Ｎｏｉｓｅ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｂｉｏｎｉｃ Ａｉｒｆｏｉｌ［Ｊ］． Ｓｃｉｅｎｃｅ Ｃｈｉｎａ Ｔｅｃｈ⁃

ｎｏｌｏｇｉｃａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， ２０１４， ５７（７）： １４６２⁃１４７０
［２０］ Ｖａｆａｉ Ｋ． Ｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅ Ｆｌｏｗ ａｎｄ Ｈｅａｔ Ｔｒａｎｓｆｅｒ ｉｎ Ｖａｒｉａｂｌｅ⁃Ｐｏｒｏｓｉｔｙ Ｍｅｄｉａ ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， １９８４， １４７（１）：

２３３⁃２５９
［２１］ Ｈｓｕ Ｃ， Ｃｈｅｎｇ Ｐ． Ｔｈｅｒｍａｌ Ｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎ ｉｎ ａ Ｐｏｒｏｕｓ Ｍｅｄｉｕｍ［Ｊ］． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｈｅａｔ ａｎｄ Ｍａｓｓ Ｔｒａｎｓｆｅｒ， １９９０， ３３（８）：

１５８７⁃１５９７
［２２］ Ｗｉｌｌｉａｍｓ Ｊ Ｆ， Ｈａｗｋｉｎｇｓ Ｄ Ｌ． Ｓｏｕｎｄ Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ｂｙ Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ ａｎｄ Ｓｕｒｆａｃｅｓ ｉｎ Ａｒｂｉｔｒａｒｙ Ｍｏｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｐｈｉｌｏｓｏｐｈｉｃａｌ Ｔｒａｎｓ ｏｆ ｔｈｅ

Ｒｏｙａｌ Ｓｏｃｉｅｔｙ ｏｆ Ｌｏｎｄｏｎ， Ｓｅｒｉｅｓ Ａ， Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ， Ｐｈｙｓｉｃａｌ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ Ｓｃｉｅｎｃｅｓ， １９６９， ２６４（１１５１）： ３２１⁃３４２
［２３］ Ｂｒｅｎｔｎｅｒ Ｋ Ｓ， Ｆａｒａｓｓａｔ Ｆ． Ａｎ Ａｎａｌｙｔｉｃａｌ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｏｆ ｔｈｅ Ａｃｏｕｓｔｉｃ Ａｎａｌｏｇｙ ａｎｄ Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ Ｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎ ｆｏｒ Ｍｏｖｉｎｇ Ｓｕｒｆａｃｅｓ［Ｃ］

∥Ａｍｅｒｉｃａｎ Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ Ｓｏｃｉｅｔｙ ５３ｒｄ Ａｎｎｕａｌ Ｆｏｒｕｍ， １９９７
［２４］ Ｗｉｌｌｉａｍｓ Ｊ， Ｈａｌｌ Ｌ． Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｓｏｕｎｄ Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ｂｙ Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔ ｆｌｏｗ ｉｎ ｔｈｅ Ｖｉｃｉｎｉｔｙ ｏｆ ａ Ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ Ｈａｌｆ Ｐｌａｎｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ

Ｆｌｕｉｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， １９７０， ４０（４）： ６５７⁃６７０
［２５］ Ｄｒｅｌａ Ｍ． ＸＦＯＩＬ： Ａｎ Ａｎａｌｙｓｉｓ ａｎｄ Ｄｅｓｉｇｎ Ｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ Ｌｏｗ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ Ｎｕｍｂｅｒ Ａｉｒｆｏｉｌｓ［Ｃ］∥Ｌｏｗ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ Ｎｕｍｂｅｒ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ，

Ｓｐｒｉｎｇｅｒ， １９８９
［２６］ Ａｂｂｏｔｔ Ｉ Ｈ， Ｖｏｎ Ｄｏｅｎｈｏｆｆ Ａ Ｅ． Ｔｈｅｏｒｙ ｏｆ Ｗｉｎｇ Ｓｅｃｔｉｏｎｓ： Ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ ａ Ｓｕｍｍａｒｙ ｏｆ Ａｉｒｆｏｉｌ Ｄａｔａ［Ｍ］． Ｎｅｗ Ｙｏｒｋ， Ｃｏｕｒｉｅｒ Ｄｏｖｅｒ

Ｐｕｂｌｉｃａｔｉｏｎｓ， ２０１２
［２７］ Ｌａｄｓｏｎ Ｃ Ｌ． Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ Ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔ Ｖａｒｉａｔｉｏｎ ｏｆ Ｍａｃｈ ａｎｄ Ｒｅｙｎｏｌｄｓ Ｎｕｍｂｅｒ ｏｎ ｔｈｅ Ｌｏｗ⁃Ｓｐｅｅｄ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｔｈｅ

ＮＡＣＡ００１２ Ａｉｒｆｏｉｌ Ｓｅｃｔｉｏｎ［Ｒ］． ＮＡＳＡ ＴＭ４０７４， １９８８

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ Ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ Ｐｏｒｏｕｓ⁃Ｔｒａｉｌｉｎｇ⁃Ｅｄｇｅ ｏｎ
Ｆｌｏｗ Ｃｏｎｔｒｏｌ

Ｌｉｕ Ｈａｎｒｕ， Ｗａｎｇ Ｙａｎｇａｎｇ， Ｚｈａｎｇ Ｊｕｎ
（Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ｐｏｗｅｒ ａｎｄ Ｅｎｅｒｇｙ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｔｈｅ ＮＡＣＡ００１２ ａｉｒｆｏｉｌ ｗｉｔｈ ｐｏｒｏｕｓ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ（ＴＥ） ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｎ
ｆｌｏｗ ａｎｄ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ ｎｏｉｓｅ ａｔ ｖａｒｉｏｕｓ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔｔａｃｋ（ＡＯＡ）． Ｉｔ ｉｓ ｆｏｕｎｄ ｔｈａｔ ａｔ ｔｈｅ ｈｉｇｈ ＡＯＡ （α≥１０° ｂｅｆｏｒｅ
ｓｔａｌｌ）， ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｔ ｐｏｒｏｕｓ ＴＥ ｄｅｓｉｇｎ ｃａｎ ｒｅｄｕｃｅ ｔｈｅ ｎｏｉｓｅ ｂｙ ａｂｏｕｔ ４ ｄＢ， ｂｅｌｏｗ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ １０００ Ｈｚ． Ｃｏｍｐａｒｉｎｇ
ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｂａｓｅｌｉｎｅ ａｉｒｆｏｉｌ， ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｔ ｐｏｒｏｕｓ ＴＥ ａｉｒｆｏｉｌ ｃａｕｓｅ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｌｏｓｓ ｏｆ ｌｉｆｔ⁃ｄｒａｇ ｒａｔｉｏ ｉｓ ８％， ｗｈｉｃｈ ｍｅａｎｓ
ｉｔ ｃａｎ ｒｅｄｕｃｅ ｎｏｉｓｅ ｗｉｔｈｏｕｔ ｈｕｇｅ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ ｄｅｃａｙ． Ｔｈｅ ｆｕｒｔｈｅｒ ｆｌｏｗ ａｎａｌｙｓｉｓ ｉｎｄｉｃａｔｅｓ ｔｈｅ ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ ｐｈｙｓｉｃａｌ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ ｆｏｒ ＴＥ ｎｏｉｓｅ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ｂｅｔｗｅｅｎ ｓｕｃｔｉｏｎ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｓｕｒｆａｃｅ ｄｒｉｖｅｓ ａｉｒ
ｆｌｕｉｄｓ ｐｅｒｍｅａｔｅ ｔｈｒｏｕｇｈ ｐｏｒｏｕｓ ａｒｅａ ｔｏ ｇｅｎｅｒａｔｅ ｍｉｃｒｏ⁃ｊｅｔ ｗｈｉｃｈ ｂｒｅａｋｓ ｔｈｅ ｓｅｐａｒａｔｉｏｎ ｂｕｂｂｌｅ ａｂｏｖｅ ＴＥ． Ｉｔ ｃｏｎｓｅ⁃
ｑｕｅｎｔｌｙ ｐｒｏｄｕｃｅｓ ｔｈｅ ａｔｔｅｎｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ａｎｄ ｎｏｉｓｅ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｂｌａｄｅ ／ ａｉｒｆｏｉｌ； ｐｏｒｏｕｓ ｔｒａｉｌｉｎｇ ｅｄｇｅ； ｆｌｏｗ ｃｏｎｔｒｏｌ； ｎｏｉｓｅ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
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