
２０２１ 年 １２ 月

第 ３９ 卷第 ６ 期

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｄｅｃ．
Ｖｏｌ．３９

２０２１
Ｎｏ．６

ｈｔｔｐｓ： ／ ／ ｄｏｉ．ｏｒｇ ／ １０．１０５１ ／ ｊｎｗｐｕ ／ ２０２１３９６１１６９

收稿日期：２０２１⁃０４⁃０８
作者简介：宋敏华（１９９５—），西北工业大学硕士研究生，主要从事计算流体力学、气动噪声研究。
通信作者：宋文萍（１９６４—），西北工业大学教授，主要从事设计空气动力学、气动噪声研究。 ｅ⁃ｍａｉｌ：ｗｐｓｏｎｇ＠ ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

涡桨飞机缩比模型机体噪声预测研究

宋敏华１，２， 宋文萍１， 王跃１， 韩忠华１， 张彦军３， 雷武涛３

１．西北工业大学 翼型、叶栅空气动力学重点实验室 气动与多学科优化设计研究所， 陕西 西安　 ７１００７２；
２．中国航空研究院， 北京　 １０００２９； ３．航空工业第一飞机设计研究院， 陕西 西安　 ７１００８９

æ

è
ç

ö

ø
÷

摘　 要：民用飞机机体噪声水平已成为衡量飞机性能的重要指标，受到了越来越多的关注。 当前基于

ＣＦＤ 数值模拟的机体噪声预测研究大多针对飞机单独部件开展，缺乏对全机高保真复杂构型的噪声

预测。 由于部件之间的干扰，针对部件的噪声预测在计算条件、噪声的产生及传播等方面均和实际构

型之间存在很大的差异，因此采用高保真真实飞机模型才能对飞机机体噪声进行更准确的预测。 采

用精细化高分辨率网格与高精度混合 ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 方法，结合 ＦＷ⁃Ｈ 声类比方法，对涡桨飞机高保真

１ ／ ６ 缩比模型在降落状态下的气动噪声进行了数值预测研究。 采用改进的延迟分离涡模拟（ＩＤＤＥＳ）
方法对近场声源区流动进行模拟，得到了涡桨飞机全机的近场声源特性。 除了捕捉到襟翼侧缘和翼

尖 ２ 个重要噪声源之外，还发现了由短舱尾迹和后缘襟翼之间的干扰引起的噪声源、襟翼内侧和机身

之间的复杂流动引起的噪声源。 远场噪声研究结果显示，在机身的纵向对称面内，噪声主要向前下方

和后上方传播，偶极子特性十分明显。 在垂直于来流的平面内，横向噪声较弱。

关　 键　 词：计算流体力学；飞机噪声；ＦＷ⁃Ｈ 声类比；ＩＤＤＥＳ
中图分类号：ＴＢ５３３；Ｖ２１１．３　 　 　 文献标志码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）０６⁃１１６９⁃１０

　 　 飞机的气动噪声会对机体结构和机场附近人员

的健康带来严重的负面影响，与客机设计所要求的

“四性”严重相悖，噪声水平是民机设计的关键问题

之一。 从 ２０１８ 年 １ 月 １ 日起，飞机噪声第五阶段控

制标准正式生效，这将在第四阶段的标准上进一步

降低 ７ ｄＢ。 越来越严苛的适航条例使得噪声水平

成为影响民机能否取得适航证的关键因素之一，这
对于我国正在研制的新一代民用涡桨客机和大型客

机来说无疑是一项巨大的挑战。 因此，对飞机的噪

声进行预测，深入了解其机理并进行降噪具有十分

重要的意义。
机体噪声是飞机噪声的重要组成部分［１］，为了

研究飞机机体噪声机理并发展降噪技术，从 ２０ 世纪

７０ 年 代 开 始， ＮＡＳＡ 启 动 飞 机 噪 声 预 测 项 目

（ＡＮＯＰＰ）对飞机各部件的噪声进行预测，发展了部

件级的半经验噪声预测工具［２］。 在随后的数十年

间，美国和欧洲在持续的大型项目支持下，对气动噪

声进行了深入的数值模拟及实验研究。 当前针对飞

机远场噪声的预测，主要还是采用结合 ＣＦＤ 和声类

比的混合方法，随着计算能力的发展，混合方法中针

对声源模拟的 ＣＦＤ 方法也从工程常用的雷诺平均

Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）方法［３］ 变成更高精度的混合

ＲＡＮＳ ／ ＬＥＳ 方法［４］，甚至是大涡模拟方法（ＬＥＳ） ［５］

或直接数值模拟方法（ＤＮＳ） ［６］。 经过多年的研究，
结合高精度 ＣＦＤ 的声类比方法在孤立部件的气动

噪声预测上已经取得了非常显著的成果。
近些年来，得益于计算能力的进一步提高，国外

一些研究机构开始针对全机复杂构型进行气动噪声

研究，并进行风洞实验和飞行试验验证。 ＮＡＳＡ 在

对环境负责的航空（ＥＲＡ）项目的支持下，和 Ｇｕｌｆ⁃
ｓｔｒｅａｍ 合作对短程小型客机的气动噪声进行了深入

的研究。 在 ２０１４ 年，ＮＡＳＡ 对缩比 １８％的高保真全

机半模构型（包括机身、机翼、襟翼、平尾和垂尾以

及通气短舱等）在降落状态下的非定常流动及噪声
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进行了大量的数值模拟［７］。 表面探测点的压力分

布、非定常脉动的频谱和远场的噪声预测结果，均与

风洞实验均吻合较好。 在起落架收起和放下 ２ 种状

态下，远场噪声的频谱在 ８ ０００ Ｈｚ 以内计算结果和

实验值分别相差约 １ ｄＢ 和 ２ ｄＢ。 在 ２０１６ 年，研究

者将缩比模型半模噪声预测研究拓展到全尺寸全

模，提高了预测的雷诺数和飞机几何的复杂度，并将

数值模拟结果和 ２００６ 年的飞行试验结果进行了对

比［８］。 研究结果表明，在中低频段全尺寸和缩比模

型计算得到的结果和实验值基本一致。 但同时也表

明，襟翼支架等机构对远场的中高频噪声有较大的

贡献。 ２０１８ 年通过对真实飞机进行激光扫描，实现

了更高几何保真度构型的气动噪声数值模拟［９］。
目前，ＮＡＳＡ 计划将在短程支线客机的气动噪声数

值模拟方面获得的丰富经验应用于完整的全尺寸双

通道大型民机，并已经在波音 ７７７－２００ 的 ２６％缩比

起落架上开展了初步的研究［１０］。 结果表明，数值模

拟和实验的波束成型积分结果在 ９ ０００ Ｈｚ 的范围

内，频谱的结果都吻合较好。 除美国之外，日本从

２０１５ 年开始了针对机体噪声的研究与降噪项目

ＦＱＵＲＯＨ［１１⁃１２］，同时采用数值方法、风洞实验和飞行

试验的方法对典型客机的机体噪声和一些降噪方案

进行了深入的研究。
国内在机体噪声领域的研究开展得相对较晚，

但也取得了许多突出的成果。 在增升装置噪声预测

方面，张宇飞等［１３］ 采用壁面模化 ＬＥＳ（ＷＭＬＥＳ）方

法，以 ３０Ｐ３０Ｎ 多段翼型为例，对增升装置的噪声进

行了深入研究。 通过对定常流场、瞬态流场、表面压

力频谱、远场噪声的频谱、指向性以及速度率等方面

的深入研究，对噪声机理进行了比较详细的分析。
龙双丽等［１４］采用结合基于 ＳＡ 模型的 ＤＥＳ 方法和

ＦＷ⁃Ｈ 方法，研究了起落架近场的非定常流动、噪声

的产生机制和主要的噪声源位置、频谱特性及远场

指向特性，并评估了各部件对总噪声的贡献量，同时

还开展了起落架风洞实验研究并将数值模拟结果和

实验值进行了对比。 肖志祥等［１５］ 采用基于 ＳＳＴ 模

型的延迟分离涡模拟方法（ＤＤＥＳ）和改进的延迟分

离涡模拟方法（ＩＤＤＥＳ）对起落架噪声进行了数值模

拟研究。 除此之外，国内还有很多针对飞机机体噪

声的研究，在此不再赘述。
但是，当前国内针对飞机气动噪声和降噪方法

的研究基本都局限于飞机的部件，而且其中许多是

对标准算例进行研究，着重强调各个单独噪声源的

预测及其特性，而忽略了部件之间干扰而产生的噪

声，而有时候后者的噪声强度和熟知的单独噪声源

的强度相当，而且对全机的噪声强度和指向性等均

有显著影响。 此外，噪声特性预测和气动特性预测

不同，较小的几何部件也可能对全机的噪声产生较

大的影响，因此对更加真实的包含更多几何细节的

全机复杂构型进行噪声预测研究十分必要。
因此，本文采用精细化的高分辨率网格、高精度

的 ＩＤＤＥＳ 湍流模拟方法对涡桨飞机高保真模型在

降落状态的 １ ／ ６ 缩比构型进行气动噪声预测研究，
从而更全面地认识全机的气动噪声特性，为我国自

主研制的涡桨飞机提供更全面的气动噪声特性分

析，缩短与国外的差距。

１　 数值方法

１．１　 非定常流场求解方法

本文采用有限体积法求解非定常 ＮＳ 方程，采
用的积分形式控制方程为

∂
∂ｔ∭Ｖ ＱｄＶ ＋ ∯

∂Ｖ

Ｆ·ｎｄＳ ＝ ０ （１）

式中： Ｑ ＝ （ρ，ρｕ，ρｖ，ρｗ，ρＥ） Ｔ 为守恒变量；ρ，（ｕ，ｖ，
ｗ），Ｅ分别为流体的密度、直角坐标系下的速度分量

和单位质量气体的总能量；Ｖ为某一固定区域，∂Ｖ为

区域的边界；ｎ 为边界的单位外法向矢量；Ｆ 为矢通

量。 湍流模拟采用 Ｓｈｕｒ 等［１６］ 提出的基于 ＳＳＴ 模型

的 ＩＤＤＥＳ 方法。 相比于 ＤＥＳ 和 ＤＤＥＳ 方法，ＩＤＤＥＳ
克服了“灰区” 以及“对数层不匹配” 等问题，能更

好地模拟分离区及壁面附近的流动。 ＩＤＤＥＳ方法的

混合长度尺度由 ＲＡＮＳ长度尺度和 ＬＥＳ长度尺度两

部分构成，通过混合函数 􀭴ｆｄ 确定 ＲＡＮＳ 和 ＬＥＳ 区域

ｌＩＤＤＥＳ ＝ 􀭴ｆｄ（１ ＋ ｆｅ） ｌＲＡＮＳ ＋ （１ － 􀭴ｆｄ） ｌＬＥＳ （２）
ＬＥＳ 和 ＲＡＮＳ 长度尺度分别为

ｌＬＥＳ ＝ ＣＤＥＳΔＩＤＤＥＳ

ｌＲＡＮＳ ＝ ｋ
ｃμω

（３）

式中

ΔＩＤＤＥＳ ＝ ｍｉｎ（ｍａｘ［Ｃｗｄｗ，Ｃｗｈｍａｘ，ｈｗｎ］，ｈｍａｘ） （４）
　 　 为重新定义的亚格子尺度， ｈｍａｘ 是网格在 ３ 个

方向上的最大网格尺度，ｈｗｎ 为沿壁面法向网格单元

尺度，ｄｗ 是网格单元与壁面的距离。 通过使用

ＩＤＤＥＳ 方法，既可以使用 ＤＤＥＳ 模式，又可以用壁面

·０７１１·
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模化 ＬＥＳ 模式，２ 种模式的选择通过混合函数实现
􀭴ｆｄ ＝ ｍａｘ［（１ － ｆｄｔ），ｆＢ］ （５）

式中， ｆｄｔ 为保护函数

ｆｄｔ ＝ １ － ｔａｎｈ［（２０ｒｄｔ） ３］ （６）
式中

ｒｄｔ ＝
νｔ

Ｕｉ，ｊＵｉ，ｊ ｋ２ｙ２
（７）

ｆＢ 为该模型的另一个混合函数，其表达式为

ｆＢ ＝ ｍｉｎ［２ｅｘｐ（ － ９α２），１］ （８）

式中， α ＝ ０．２５ －
ｄｗ

ｈｍａｘ
。 在上游的湍流脉动信息较强

时，ν ｔ 较小，ｆｄｔ 趋近于 １，流动模拟采用 ＷＭＬＥＳ，当
湍流脉动信息较弱时，采用 ＤＤＥＳ。

控制方程的对流项离散采用迎风 ＡＵＳＭ 格式，
通量计算采用 ３ 阶 ＭＵＳＣＬ 插值，黏性项采用中心格

式离散。 时间离散采用双时间步方法，同时在内迭

代中采用预处理和多重网格方法加速收敛。 物面采

用无滑移绝热壁面边界条件，远场添加吸收边界以

减少边界的反射，避免对计算结果的污染。 ＮＡＳＡ
在针对飞机全机噪声预测研究中发现，飞机全机的

左右两侧声源相干性弱，全模的噪声频谱相对于半

模在整个频谱范围内都增加 ３ ｄＢ 左右，可以通过半

模的噪声预测结果得到全机的噪声特性［９］。 因此，
本文对飞机的半模进行噪声预测，对称面采用对称

边界条件。 无限展长算例的展向也采用对称边界。
１．２　 远场噪声计算方法

本文的远场噪声求解采用基于 ＦＷ⁃Ｈ 方程的声

类比方法［１７］，ＦＷ⁃Ｈ 方程同时考虑了固壁及固壁的

运动。 声类比方法将噪声预测分为两部分———噪声

的产生和噪声的传播。 在近场，流体运动十分复杂，
存在强烈的非线性，直接采用 ＣＦＤ 方法求解声源。
在远场，假设近场产生的噪声在均匀介质中传播，采
用解析的方法求解远场噪声。 ＦＷ⁃Ｈ 方程为

１
ｃ２０

∂２ｐ′
∂ｔ２

－ ∇２ｐ′ ＝ ∂
∂ｔ

［ρ０ｖｎδ（ ｆ）］ －

　 ∂
∂ｘｉ

［ｐｎｉδ（ ｆ）］ ＋ ∂２

∂ｘｉ∂ｘ ｊ
［ＴｉｊＨ（ ｆ）］ （９）

式中

Ｔｉｊ ＝ ρｕｉｕ ｊ － σｉｊ ＋ （ｐ′ － ｃ２０ ρ′）δｉｊ （１０）
Ｔｉｊ 为 Ｌｉｇｈｔｈｉｌｌ应力张量；ｃ０ 为远场声速；ｕｉ 是 ｘｉ 方向

的流体速度分量；ｖｎ 是固壁的法向速度分量；δ（ ｆ）
为Ｄｉｒａｃ函数；δ（ ｆ） ＝ ∂Ｈ ／ ∂ｆ，Ｈ（ ｆ） 为 Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ 函数。

ＦＷ⁃Ｈ 方程右端 ３ 项分别代表单极子声源项、偶极

子声源项和四极子声源项。 本文研究飞机降落状态

时的噪声，来流速度低，空间四极子噪声在全部噪声

源中的占比很小，因此本文直接采用固壁作为声源

面进行积分求解远场噪声。 本文采用的积分方法为

Ｆａｒａｓｓａｔ 等提出的时域方法［１８］。 厚度噪声和载荷噪

声的表达式如下：

４πｐ′Ｔ（ｘ，ｔ） ＝ ∫
ｆ ＝ ０

ρ０ ｖ̇ｎ
ｒ（１ － Ｍｒ） ２

＋
ρ０ｖｎ ｒ^ｉＭ̇ｉ

ｒ（１ － Ｍｒ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ ＋

　 ∫
ｆ ＝ ０

ρ０ｃｖｎ（Ｍｒ － Ｍ２）
ｒ２（１ － Ｍｒ） ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ

４πｐ′Ｌ（ｘ，ｔ） ＝ ∫
ｆ ＝ ０

ｐｃｏｓθ
ｃ０ｒ（１ － Ｍｒ） ２

＋
ｒ^ｉＭ̇ｉｐｃｏｓθ

ｃ０ｒ（１ － Ｍｒ） ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ ＋

　 ∫
ｆ ＝ ０

ｐ（ｃｏｓθ － Ｍｉｎｉ）
ｒ２（１ － Ｍｒ） ２

＋
（Ｍｒ － Ｍ２）ｐｃｏｓθ
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（１１）
式中： ｐ′Ｔ 和 ｐ′Ｌ 分别为厚度噪声和载荷噪声；变量上

方圆点“·” 代表时间导数；θ为控制面法向和声传播

方向的夹角；Ｍｉ 为声源发射点运动的马赫数；Ｍｒ 为

声源发射点沿声传播方向运动的马赫数分量；ｒ^ｉ 为
声传播方向单位矢量；ｒｅｔ 代表延迟时刻，表示被积

函数的值采用发射时间的值进行计算，发射时间为

τ ＝ ｔ － ｒ
ｃ０

。

２　 算例验证

３０Ｐ３０Ｎ 是研究增升装置气动噪声广泛采用的

多段翼构型。 该翼型由前缘缝翼、主翼和后缘襟翼

三部分组成，模型的弦长 Ｃ 为 ０．４５７ ２ ｍ，来流马赫

数为 ０．１７，基于弦长的雷诺数为 １．７１×１０６。 计算采

用多块结构网格，计算网格如图 １ 所示，展向长度取

１ ／ ９Ｃ［１９］。 网 格 沿 展 向 拉 伸 ４５ 层， 网 格 量 约

为１ ８００ 万。
计算的来流迎角 α＝ ５．５°，非定常计算物理时间

步长为 ０．０００ ６Ｃ ／ Ｕ∞ ，内迭代 ５ 步。 图 ２ 是时均压

力分布的计算结果和日本宇航局（ＪＡＸＡ）的实验结

果［２０］对比，可以看到，翼型各段的表面压力分布都

和实验值十分吻合。
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图 １　 ３０Ｐ３０Ｎ 多段翼型计算网格

图 ２　 压力分布与实验值的对比

在缝翼区域，速度分布的预测结果和弗洛里达

州立大学（ＦＳＵ）的 ＰＩＶ 实验结果［２１］ 对比如图 ３ 所

示，在缝翼凹腔内两者的速度分布基本吻合。 从缝

翼前缘尖端脱落的剪切层及其失稳是这个部位的重

要流动特征，准确捕捉剪切层对预测该翼型的气动

性能及气动噪声非常重要。 对图 ３ 所示沿剪切层发

展方向的 ７ 个剖面位置处速度型的计算和实验结果

进行了对比，剪切层的速度型预测结果和实验基本

一致。 由于篇幅所限，图 ４ 只给出 Ｌ２ 和 Ｌ６ 剖面的

对比图。 可以看到剪切层的速度型预测结果和实验

基本一致。

图 ３　 缝翼区域速度大小对比

图 ４　 缝翼剪切层剖面速度型对比

计算得到的翼型表面部分压力脉动频谱和实验

值对比如图 ５ 所示，其中 Ｐ３ 位于缝翼凹腔内，Ｐ６ 位

于缝翼的上表面后缘，横纵坐标分别为斯特劳哈尔

数和归一化功率谱密度

Ｓｔｓ ＝
ｆｓ
Ｕ∞

ＧＰＰ ＝ ＧＰＰ
１
ｑ２

Ｕ∞

ｓ
æ

è
ç

ö

ø
÷

式中： ＧＰＰ 为压力脉动的功率谱密度；Ｕ∞ 为远场来

流速度；ｓ 和 ｑ 分别是缝翼弦长和远场来流的动压。
数值模拟准确地捕捉到了单音噪声的频率，和实验

值基本吻合，在中低频部分，频谱幅值和实验值吻合

较好，高频部分比实验值偏低。

图 ５　 表面探测点压力脉动频谱和实验值对比

为了验证声类比方法计算远场噪声的准确性，
采用 ＦＷ⁃Ｈ 方法，对远场的噪声结果进行验证。 远

场观测点的位置分为 ２ 组， 分别是 ＪＡＸＡ［２２］ 和
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ＦＳＵ［２３］ 的实验结果。 ＪＡＸＡ 的观测点位置位于 １０
倍弦长处，角度分别为沿流向逆时针的 ２４９°，２７０°
和 ２９１°，ＦＳＵ 观测点位于 ２． １９ 倍弦长处，角度为

２８７．５°，所有观测点都大致位于翼型的下方。 其中

ＦＳＵ 的数据包括采用波束成型积分和单独麦克风信

号的实验结果，实验的模型展向方向是 １ ｍ，因此将

计算结果归一化为展向方向 １ ｍ 并进行对比。 ２ 组

观测点的计算结果和实验值对比如图 ６ 所示，可以

看出，在 ６ ０００ Ｈｚ 以内，频谱的计算结果和实验值

吻合较好。

图 ６　 远场噪声频谱和实验值对比

　 　 从上述结果来看，本文采用的数值模拟方法对

３０Ｐ３０Ｎ 翼型的气动特性及气动噪声都进行了准确

的预测，结果和实验值基本一致，验证了该方法在气

动及气动噪声预测上的准确性。

３　 涡桨飞机气动噪声模拟

３．１　 计算模型和网格

采用上述数值方法，对涡桨飞机降落状态下的

气动噪声进行模拟。 飞机全机外形半模如图 ７ 所

示，由机身、增升装置（主翼、翼尖小翼、襟翼舱与襟

翼）、发动机短舱等部分组成，襟翼偏角 ３８°。 纵向

对称面为 ＸＺ 平面，Ｘ 方向沿机体水平向后，Ｙ 方向

为展向。 在本文的研究中，不考虑发动机内部的流

动，对进气道入口进行了封闭，计算采用缩比为 １ ／ ６
的半模实验模型。

图 ７　 降落状态几何模型

生成 １ 套高质量的计算网格对气动噪声的模拟

十分重要。 本文采用混合网格，即物面附近采用三

棱柱或六面体网格，其余采用四棱锥或四面体网格。
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首先进行物面网格的生成，在物面的大部分区域，采
用结构网格的生成方法。 生成的表面网格为 ３５ 万，
其中四边形网格 ３１ 万，三角形网格 ４ 万，物面网格

如图 ８ 所示。

图 ８　 全机半模构型表面网格

在生成了表面网格之后进行体网格的生成。 为

了尽可能提高边界层内和边界层外的模拟精度，需
要物面附近的棱柱形网格有一定的层数，同时需要

附面层外各向同性网格的尺度不会因为物面法向的

各向异性网格层数过多而过大。 另外，也要避免在

一些狭缝位置，附面层网格层数过多导致网格过渡

急剧变差，如襟翼和机翼的后缘、下方的襟翼舱端板

之间。 针对该构型，边界层内的棱柱形网格最小层

数为 ２５ 层，大部分区域为 ４０ 层左右，为了提高附面

层的模拟精度，第一层网格高度为 ５×１０－６ｍ，预估的

ｙ＋略小于 １。 为了提高噪声源的模拟精度，附面层

的增长率较小，各向异性网格的增长率为 １．１３。
在网格生成过程中，对襟翼内侧和外侧侧缘、增

升装置尾迹区、翼尖等几个可能的重要噪声源部分

的网格均作了仔细处理。 声类比方法的噪声求解精

度很大程度上取决于声源的准确模拟，所以在这几

个可能的重要噪声源位置，通过限制其附近的网格

尺度来提高对流动细节的捕捉，从而提高声源的模

拟精度。 为了和验证算例保持一致，针对全机构型

噪声研究的网格在近壁面区域和多段翼型的网格尺

寸相当，在增升装置内侧和机身相接的部位、襟翼外

侧侧缘以及翼尖等潜在的重要噪声源区域，网格尺

寸在 ０．１％弦长左右。 另外，缩比的全机模型和多段

翼型的平均气动弦长和雷诺数差别不大，因此，预计

２ 套网格所能捕捉的频率范围也基本相同。 最终生

成的空间网格总量约为 １．０３ 亿。 其中，六面体网格

２ １００ 万，四面体网格 ７ ８００ 万，四棱锥网格 １７０ 万，

三棱柱网格 ３００ 万。 沿流向和展向的 ２ 个剖面处的

网格分布如图 ９ 所示，可以看出，在物面附近的声源

区域，网格进行了明显加密。

图 ９　 模型附近的网格加密

３．２　 全机气动特性与气动噪声预测

计算状态为 Ｍａ ＝ ０．２，Ｒｅ ＝ １．９×１０６。 来流迎角

α＝ ６°。 非定常计算内迭代 ５ 步。 计算环境为天津

超算中心 ＨＰＣ１ 系统，处理器型号为 Ｉｎｔｅｌ Ｘｅｏｎ ＣＰＵ
Ｅ５－２６９０ ｖ４＠ ２．６０ＧＨｚ，采用 ８ 个节点并行计算，每
个节点为 ２８ 核。 计算模拟的物理时间约为０．１６ ｓ，
所耗费的计算资源约为 １．６×１０５ 核时。 计算过程中

气动力系数变化如图 １０ 所示，升阻力系数都逐渐收

敛于一个稳定的值。

图 １０　 气动力系数收敛情况

无量纲螺旋度 （Ｈ ＝ （ω·Ｖ）Ｃ ／ Ｕ２
∞ ） 染色的 Ｑ

判据等值面如图 １１ 所示。 从图中可以看出在机翼，
尤其是襟翼后产生的各种尺度的涡结构，在受短舱

影响的尾迹区，流动更加复杂。 降落状态襟翼侧缘

产生了很强的侧缘流向涡，翼尖也产生了较强的翼

尖涡。
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图 １１　 无量纲螺旋度 （Ｈ ＝ （ω·Ｖ）Ｃ ／ Ｕ２
∞ ） 染色的

Ｑ 判据等值面（Ｑ ＝ １０ ０００）

图 １２ 是全机在流向截面（Ｘ ＝ ２．６ ｍ）的瞬态密

度波动，截面的位置大概在襟翼的中弦线处。 该二

维切面清楚地显示了声波的产生和在空间中的传

播。 可以明显地看到，襟翼的外侧侧缘和翼尖是声

源的重要区域，而且襟翼的噪声更强。 除了这两个

单独部件产生的噪声之外，短舱的尾迹和襟翼之间、
襟翼内侧和机身之间的干扰产生了非常复杂的流

动，引起了强烈的声压脉动，其幅值甚至高于襟翼侧

缘和翼尖，是全机构型重要的噪声源，由此可以看出

全机构型噪声预测的必要性。

图 １２　 流向方向（Ｘ＝ ２．６ ｍ） 瞬时脉动密度云图

全机表面的压强脉动如图 １３ 所示，可以清楚地

看到这几个噪声源区域产生的噪声在机体表面的

传播。
全机表面的压强均方根如图 １４ 所示，在襟翼内

侧和机身相邻部分、短舱后方的襟翼、襟翼外侧侧缘

及翼尖几个部位，压强的均方根显著高于其他部位。
在和机身相邻的襟翼内侧，发展出的复杂涡流沿流

向方向发展，和机身之间相互作用，产生了强烈的压

力脉动，诱导偶极子噪声，涡和机身之间的干扰也是

重要的噪声源。
机体表面及襟翼侧缘附近的展向截面处的瞬时

脉动密度如图 １５ 所示。 可以看出，展向截面的压力

脉动主要由襟翼的侧缘产生。 在襟翼的尾迹区，湍
流脉动产生的噪声频率较高但幅值较小。 相对于襟

翼的后缘噪声，襟翼的侧缘噪声更强。

　 　 图 １３　 表面压力脉动云图　 　 　 　 图 １４　 表面压力均方根分布 图 １５　 机体表面及襟翼侧缘附近

展向截面的瞬时脉动密度

　 　 下面对远场噪声及其指向性进行研究。 远场噪

声 观 测 点 分 为 ２ 组， 即 ＷＢＡ２０１⁃ＷＢＡ２７２ 和

ＷＢＡ３０１⁃ＷＢＡ３７２，分别位于垂直来流的平面和机

体纵向对称面。 圆心均为气动中心，半径均为 ７ ｍ，
每隔 ５°布置一个观测点。 部分观测点的声压频谱
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（参考压力 ２×１０－５ Ｐａ）分别如图 １６～１７ 所示。

图 １６　 ＷＢＡ２０１⁃ＷＢＡ２７２ 部分观测点噪声频谱　 　 　 　 　 　 图 １７　 ＷＢＡ３０１⁃ＷＢＡ３７２ 部分观测点噪声频谱

　 　 图 １８ 和图 １９ 分别为 ２ 组观测点的总声压级。

图 １８　 垂直流向平面（ＹＺ 平面）指向性

图 １９　 纵向对称面内（ＸＺ 平面）指向性

在垂直于流向的 ＹＺ 平面，横向的噪声更小，侧下方

和侧上方的噪声更强。 在机体的纵向对称面内（ＸＺ
平面），噪声主要向前下方和后上方传播，噪声呈现

明显的偶极子特性。

４　 结　 论

本文采用基于 ＳＳＴ 模型的 ＩＤＤＥＳ 方法，对涡桨

飞机的 １ ／ ６ 缩比模型进行了气动噪声研究。 近场高

精度 ＣＦＤ 方法对声源区的流动进行了精细地模拟，
捕捉到了近场区域噪声的产生和传播。 研究结果表

明，襟翼外侧侧缘、翼尖、短舱的尾迹和后缘襟翼之

间的干扰以及襟翼和机身之间的复杂流动是该构型

最重要的噪声源。 远场噪声研究结果显示，噪声主

要向前下方和后上方传播，偶极子特性十分明显，水
平横向噪声相对更弱。 对于涡桨飞机来说，螺旋桨

也是重要的噪声源，而且增升装置的一些辅助部件

对气动噪声也有一定的影响，因此下一步计划对包

含这些部件的更复杂的全机模型噪声进行更加深入

的研究。
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ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１４
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［９］　 ＡＰＰＥＬＢＡＵＭ Ｊ， ＤＵＤＡ Ｂ， ＦＡＲＥＳ Ｅ， ｅｔ ａｌ． Ａｉｒｆｒａｍｅ ｎｏｉｓｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ ｏｆ ａ ｆｕｌｌ⁃ｓｃａｌｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ［ Ｃ］ ∥２４ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ

Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１８
［１０］ ＫＯＮＩＧ Ｂ， ＦＡＲＥＳ Ｅ， ＲＡＶＥＴＴＡ Ｐ， ｅｔ ａｌ． Ａ ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅ ｓｔｕｄｙ ｏｆ ｓｉｍｕｌａｔｅｄ ａｎｄ ｍｅａｓｕｒｅｄ ｍａｉｎ ｌａｎｄｉｎｇ ｇｅａｒ ｎｏｉｓｅ ｆｏｒ ｌａｒｇｅ

ｃｉｖｉｌ ｔｒａｎｓｐｏｒｔｓ［Ｃ］∥２３ｒｄ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１７
［１１］ ＹＡＭＡＭＯＴＯ Ｋ， ＴＡＫＡＩＳＨＩ Ｔ， ＭＵＲＡＹＡＭＡ Ｍ， ｅｔ ａｌ． ＦＱＵＲＯＨ： ａ ｆｌｉｇｈｔ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ ｐｒｏｊｅｃｔ ｆｏｒ ａｉｒｆｒａｍｅ ｎｏｉｓｅ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ⁃ｔｈｅ １ｓｔ ｆｌｉｇｈｔ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ［Ｃ］∥２３ｒｄ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１７
［１２］ ＹＡＭＡＭＯＴＯ Ｋ， ＴＡＫＡＩＳＨＩ Ｔ， ＭＵＲＡＹＡＭＡ Ｍ， ｅｔ ａｌ． ＦＱＵＲＯＨ： ａ ｆｌｉｇｈｔ ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ ｐｒｏｊｅｃｔ ｆｏｒ ａｉｒｆｒａｍｅ ｎｏｉｓｅ ｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
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［１４］ 龙双丽， 聂宏， 薛彩军， 等． 飞机起落架气动噪声特性仿真与试验［Ｊ］． 航空学报， ２０１２， ３３（６）： １００２⁃１０１３
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［１９］ ＣＨＯＵＤＨＡＲＩ Ｍ， ＬＯＣＫＡＲＤ Ｄ Ｐ， ＢＡＮＣ⁃ＩＩＩ Ｃａｔｅｇｏｒｙ⁃７ Ｔｅａｍ． Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ ｏｆ ｓｌａｔ ｎｏｉｓｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ ｆｏｒ ３０Ｐ３０Ｎ ｈｉｇｈ⁃ｌｉｆｔ
ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ ｆｒｏｍ ＢＡＮＣ⁃ＩＩＩ ｗｏｒｋｓｈｏｐ［Ｃ］∥２１ｓｔ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． ２０１５

［２０］ ＭＵＲＡＹＡＭＡ Ｍ， ＮＡＫＡＫＩＴＡ Ｋ， ＹＡＭＡＭＯＴＯ Ｋ， ｅｔ ａｌ． Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｓｌａｔ ｎｏｉｓｅ ｆｒｏｍ ３０Ｐ３０Ｎ ｔｈｒｅｅ⁃ｅｌｅｍｅｎｔ ｈｉｇｈ⁃ｌｉｆｔ
ａｉｒｆｏｉｌ ａｔ ＪＡＸＡ ｈａｒｄ⁃ｗａｌｌ ｌｏｗｓｐｅｅｄ ｗｉｎｄ ｔｕｎｎｅｌ［Ｃ］∥２０ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１４

［２１］ ＰＡＳＣＩＯＮＩ Ｋ， ＣＡＴＴＡＦＥＳＴＡ Ｌ Ｎ， ＣＨＯＵＤＨＡＲＩ Ｍ． Ａｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ３０Ｐ３０Ｎ ｍｕｌｔｉ⁃ｅｌｅｍｅｎｔ ｈｉｇｈ⁃ｌｉｆｔ ａｉｒｆｏｉｌ
［Ｃ］∥２０ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１４

［２２］ ＨＯＵＳＭＡＮ Ｊ Ａ， ＳＴＩＣＨ Ｇ Ｄ， ＫＯＣＨＥＥＭＯＯＬＡＹＩＬ Ｊ Ｇ， ｅｔ ａｌ． Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ ｏｆ ｓｌａｔ ｎｏｉｓｅ ｆｒｏｍ ｔｈｅ ３０Ｐ３０Ｎ ａｔ ｈｉｇｈ ａｎｇｌｅｓ ｏｆ ａｔ⁃
ｔａｃｋ ｕｓｉｎｇ ｚｏｎａｌ ｈｙｂｒｉｄ ＲＡＮＳ⁃ＬＥＳ［Ｃ］∥２５ｔｈ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃｓ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ， ２０１９

［２３］ ＰＡＳＣＩＯＮＩ Ｋ Ａ， ＣＡＴＴＡＦＥＳＴＡ Ｌ Ｎ． Ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ ｏｆ ｌｅａｄｉｎｇ⁃ｅｄｇｅ ｓｌａｔ ｎｏｉｓｅ［Ｃ］∥２２ｎｄ ＡＩＡＡ ／ ＣＥＡＳ Ａｅｒｏａｃｏｕｓ⁃
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·７７１１·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９ 卷

Ｎｏｉｓｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｆ ａ ｓｃａｌｅｄ ｔｕｒｂｏｐｒｏｐ ａｉｒｃｒａｆｔ

ＳＯＮＧ Ｍｉｎｈｕａ１，２， ＳＯＮＧ Ｗｅｎｐｉｎｇ１， ＷＡＮＧ Ｙｕｅ１， ＨＡＮ Ｚｈｏｎｇｈｕａ１，
ＺＨＡＮＧ Ｙａｎｊｕｎ３， ＬＥＩ Ｗｕｔａｏ３

１．Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ａｎｄ Ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙ Ｄｅｓｉｇｎ Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ， Ｋｅｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ ｏｎ
　 　 Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ Ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ Ｒｅｓｅａｒｃｈ， Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， Ｘｉ′ａｎ ７１００７２， Ｃｈｉｎａ；
２．Ｃｈｉｎｅｓｅ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ Ｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００２９， Ｃｈｉｎａ；
３．ＡＶＩＣ ｔｈｅ Ｆｉｒｓｔ Ａｉｒｃｒａｆｔ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， Ｘｉ′ａｎ ７１００８９， Ｃｈｉｎａ
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Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｎｏｉｓｅ ｌｅｖｅｌ ｈａｓ ｂｅｃｏｍｅ ａｎ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｉｎｄｅｘ ｏｆ ｃｉｖｉｌ ａｉｒｃｒａｆｔ， ａｎｄ ｉｔ ｉｓ ｄｒａｗｉｎｇ
ｍｏｒｅ ａｎｄ ｍｏｒｅ ａｔｔｅｎｔｉｏｎ． Ｍｏｓｔ ａｉｒｆｒａｍｅ ｎｏｉｓｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｂａｓｅｄ ｏｎ ＣＦＤ ｍｅｔｈｏｄ ｉｓ ａｉｍｅｄ ａｔ ａｉｒｃｒａｆｔ ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ ｐａｒｔｓ ａｔ
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