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摘 要：在标准 NACA0012 翼型前缘设计了点阵（点阵列）扰流结构，在来流攻角 0°、速度

20 m/s 和 30 m/s 的条件下，在声学风洞测试验证了凸点阵列具有明显降噪效果。与标准翼型

相比，20 m/s 来流条件下点阵前缘翼型总声压级降噪量达 3.6 dB；30 m/s 来流条件下点阵翼型

噪声频谱曲线各处均低于声学风洞背景噪声，而标准翼型总声压级与背景噪声相比高 1.5 dB，

即在 30 m/s 来流条件下，点阵翼型总声压级降噪量至少为 1.5 dB。采用大涡模拟（Large eddy 
simulation， LES）/FW-H（Ffowcs williams hawkings）声学比拟混合预测方法，从翼型表面压

力扰动源展向相干性角度阐释了前缘点阵翼型降噪机制。针对 30 m/s 来流条件下声学风洞

测试结果无法完全反映点阵翼型真实降噪效果的问题，采用数值方法比较了 20 m/s 和 30 m/s
两种来流条件声压级频谱特征，发现点阵结构在两种速度下具有几乎相同的降噪效果。最后，

系统分析了前缘阵列结构高度和排数等参数对降噪效果的影响规律，为前缘阵列扰流结构工

程参数化设计提供了支撑。
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and 30 m/s at the 0° angle of attack of the incoming flow， and the speed of 20 m/s and 30 m/s. Compared 
with the standard airfoil， the noise reduction of the total sound pressure level of the lattice leading edge 
airfoil is 3.6 dB under the condition of 20 m/s incoming flow， and the noise spectrum curve of the point 
array airfoil is lower than that of the acoustic wind tunnel background noise at 30 m/s， while the total sound 
pressure level of the standard airfoil is 1.5 dB higher than that of the background noise， that is， the noise 
reduction of the total sound pressure level of the point array airfoil is at least 1.5 dB under the condition of 
30 m/s incoming flow. The LES （Large eddy simulation）/FW-H （Ffowcs williams hawkings） acoustic 
comparison hybrid prediction method is used to illustrate the noise reduction mechanism of the leading-edge 
array airfoil from the perspective of the spread coherence of the source of airfoil surface pressure 
disturbance. In order to solve the problem that the acoustic wind tunnel test results under the 30 m/s 
incoming flow condition cannot fully reflect the real noise reduction effect of the lattice airfoil， the spectral 
characteristics of the sound pressure level under the 20 m/s and 30 m/s incoming flow conditions are 
compared by numerical methods， and it is found that the lattice structure has almost the same noise 
reduction effect at the two speeds. Finally， the influence of parameters such as height and number of rows 
on the noise reduction effect of the leading-edge array structure was systematically analyzed， which 
provided support for the engineering parametric design of the leading-edge array turbulence structure.
Key words：flow noise control； airfoil blades； hybrid forecasting； aerodynamic noise； flow control； 
directional coherence

0 引  言

翼型叶片构型是动力、风力叶轮机械转子风

扇叶片的构成元素，也是气动声学基础理论研究

的重要载体。目前，采用仿生结构形式调整翼型

叶片表面边界层转捩、抑制后缘分离泡及尾迹压

力扰动的降噪方式受到了普遍关注。

Fish 等［1］较早发现了座头鲸鳍状肢前缘波浪

结构与鲸鱼的高机动性相适应，并研究分析了该

结构翼型的气动特性。Hansen 等［2］通过实验得

知前缘波状结构的存在，会使流场中的叶片表面

在流向以及展向产生明显的涡旋结构，该涡旋会

对边界层的流动产生干扰，影响叶片后缘位置处

的压力扰动，进而降低尾缘噪声。Wang 等［3］运用

LES/FW-H 混合预测方法研究前缘波浪结构对

NACA0012 翼型叶片周围流场流动特征的影响，

计算结果显示在攻角为 0°、雷诺数为 1. 0×105 的

情况下，其阻力系数基本不变，且总声压级可以降

低 13. 1~13. 9 dB。

20 世纪末，Howe［4，5］对翼型叶片尾缘锯齿结

构进行了理论分析，证明该结构可以降低叶片气

动 噪 声 ，并 提 出 了 锯 齿 尾 缘 声 学 预 测 模 型 。

Arina 等［6］与 Jones 等［7］对尾缘锯齿结构进行了数

值模拟，结果表明该结构影响叶片尾缘附近处的

流场状态，其尾迹轮廓尺度小于原始翼型，对应监

测点的声压级在中低频段有所降低。黄琪琪等［8］

在风洞试验中研究了倾斜式锯齿尾缘对风力机噪

声的影响，结果发现该结构降噪效果更加明显。

陈伟杰等［9］对不同振幅的尾缘锯齿结构进行了实

验研究，分析显示不同工况下尾缘锯齿结构的降

噪效果不同。汪瑞欣等［10］采用 LES 结合声学比

拟方法对翼型叶片 DU91-W2-250 的齿长进行了

规律性研究，结果表明随着锯齿长度的增加，对应

气动噪声呈现先增大后减小的趋势。

目前研究发现，前缘波状结构对湍流来流干

涉噪声有明显降噪效果，但其降噪频段主要为中

高频段，对峰值噪声影响有限。尾缘锯齿结构对

尾缘边界层分离和脱落涡噪声有明显影响，且可

以影响边界层噪声峰值；但无论采用切割还是延

展拉伸的方式加工，都将影响叶片的结构强度，尤

其对于高速旋转的叶轮机械，极易产生断齿风险。

为了解决尾缘锯齿结构强度不足的问题，Wang
等［11，12］在翼型表面设计了脊状组合仿生结构和前

缘类锯齿脊状扰流结构，实现了翼型边界层噪声

降噪。

通过以上研究发现，波浪或锯齿结构降噪效

果往往与其尺度、幅值变化有关。大尺度锯齿或

波浪结构虽然具有更优异的降噪效果，但是对原

叶片的气动性能和结构强度也会产生较大影响。
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本文设计了前缘点阵扰流结构的翼型叶片模型，

在尽可能小地改变原翼型叶片构型的前提下，实

现了降噪目标。本研究采用风洞试验与数值模拟

结合的方式，分析点阵扰流结构的降噪效果和作

用机制，并讨论了扰流结构的几何参数对翼型叶

片气动噪声及气动性能的影响规律。

1 试验风洞与试验模型

1. 1　试验风洞

在中国空气动力研究与发展中心声学风洞中

对标准 NACA0012 翼型叶片和点阵结构翼型进

行声学试验测试，如图 1（a）所示。该风洞为单回

流式低速风洞，开口试验段长为 1. 5 m，宽为 0. 55 
m，高为 0. 4 m，开口试验段来流最大风速为 100 
m/s，最小风速为 8 m/s。试验段 550 mm×400 
mm（长×高），放置在 5. 5 m×3 m×3. 7 m（宽×
高×长）的全消声室中。全消声室墙体为钢筋混

凝土结构，内墙面安装吸声尖劈，尖劈后为空腔框

架，在全消声室地板与地基之间铺设弹性元件来

减小结构振动。经过收缩段的气流从矩形射流出

口射出后，进入全消声室，全消声室的截止频率为

100 Hz，试验过程中，风洞出口进气气流攻角

为 0°。
1. 2　试验模型

在标准 NACA0012 翼型结构的前缘设置凸

点阵列结构，其仿生结构试验真实模型如图 1（b）
所示。以基准叶片叶型截面 NACA0012 为基础，

叶片弦长 c=200 mm，展长为 398 mm。为保证模

型强度、刚度及仿生结构加工的精准度，加工材料

选择铝合金 6061，同时为减少试验件表面粗糙度

对试验结果的影响，试验件加工时控制零件表面

光洁度为 1. 6。在光滑翼型的基础上，于前缘

0. 025c 处每隔 3 mm 排列一排带状凸点，凸点为

直径 1 mm、高度 0. 25 mm 的圆柱，在翼型的两侧

各排列 5 排，如图 1（b）所示。本文试验主要从原

理角度验证凸点阵列的降噪效果，直接采用贴片

的方式将凸点阵列排列贴附到光滑翼型表面。

翼型的旋转中心位于弦长的 42. 14% 处，麦

克风阵列放置于距翼型旋转中心 1 m 的圆弧位置

上，每 30°放置 1 个麦克风，共 12 个。远场传声器

型号为 G. R. A. S 公司的 1/2 英寸传声器 46AE，

采集频率范围为 3. 15~20 kHz。因为全消声室内

存在消声尖劈，所以有效频率范围取 100~25 600 
Hz，动态响应为 14~135 dBAre. 20 Pa，麦克风阵

列的灵敏度为 50 mV/Pa@250 Hz。

2 数值方法

2. 1　流场计算

基于 OpenFOAM 开源平台，对试验结构模

型进行数值模拟分析。首先选用 S-A 模型进行

稳态计算，以其结果作为瞬态计算初场。瞬态计

算选用大涡模拟 LES 湍流模型，亚格子湍动能模

型为 WALE。为满足库朗数及计算最高频率 fmax

的要求，将时间步长设定为 2×10-5 s，二者关

系为：

fmax = 1
2Δt

（1）

瞬态流场发展稳定后，从 0. 1 s 开始进行远场

声压数据采集，采集截止时间为 0. 2 s。
2. 2　声场计算

气动噪声计算模型选用 FW-H 模型。通过

调用 libAcoustic 噪声模型库中的函数对象对翼型

叶片壁面处的压力信号进行实时采样，并对噪声

数据进行求解［13］。

2. 3　数值方法验证

为了验证所用数值方法的准确性，建立了双

圆柱干涉流场几何模型，该模型由直径相同的两

个圆柱体沿流向排布，以上游圆柱圆心为坐标原

点，来流方向为 X 轴正方向，纵向方向为 Y 轴，垂

直于纸面向里为 Z 轴正方向建立空间直角坐标

系。圆柱直径 D=57. 15 mm，两圆柱中心点间距

L=3. 7D。网格划分如图 2 所示。在来流速度为

44 m/s、雷诺数 Re = 1. 6 × 105的工况下，圆柱壁面

法向第一层网格距离取 0. 005 7 mm，以保证近壁

面网格 y + < 1。
计算来流速度设为 44 m/s，为低速、不可压

缩流动，圆柱壁面设置为无滑移壁面边界条件，展

(a) 模型在风洞中状态 (b) 前缘凸点阵列结构

图  1　试验模型

Fig. 1　Experimental model
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向边界设置为周期性边界条件，其余边界条件为

远场边界条件。时间步长设定为 1×10-5 s，采集

数据的物理时间为 1 s。
在数值模拟过程中设置了两个远场监测点，即

麦克风 1（−8. 33 D，27. 815 D）、麦克风 2（9. 11 D，

32. 49 D），其位置与试验测点相同［14，15］。对应监

测点的声压级频谱曲线对比结果如图 3 所示，主

峰值声压级和频率对比如表 1 所示。可以看出，

数值计算得到的频谱曲线峰值个数和位置与试验

测试数据完全一致，其中峰值噪声位置对应频率

与试验峰值频率相差仅为 2~3 Hz，峰值噪声声压

级与试验值相差 7~9 dB。数值模拟与试验测试

数据基本吻合，能够有效预测流场监测点气动噪

声分布规律。

3 前缘点阵翼型降噪机制分析

3. 1　计算模型

标准 NACA0012 翼型叶片如图 4（a）所示，其

弦长 c 为 200 mm，展长为 60 mm，法向最大厚度 h

为 24 mm，与试验测试叶片模型参数相同。为了

降低数值计算网格划分难度，以方柱代替试验测

试中的圆凸点。方柱边长为 1 mm，方柱间距为

1 mm，在翼型上下表面距前缘位置 5 mm 处开始，

间隔 1 mm 设置 1 排方柱，共 5 排，相邻排方柱交

错排布，如图 4（b）所示。方柱结构的具体参数如

图 4（c）和图 4（d）所示。

翼型叶片的计算域入口、上/下边界距离叶片

前缘 3c，出口距离叶片尾缘 8c。由于翼型叶片对

流场的流动状态极其敏感，其表面网格尺寸需要

严格控制，故对计算区域进行逐级加密处理，如图 5
所示。翼型叶片计算域整体网格数量为 1 000 万。

3. 2　计算方案

为了研究翼型叶片阵列扰流结构参数对降噪

的影响，本文选取方柱高度为 0. 25、0. 5、0. 75 mm，

排数为 3 排和 5 排，组合设计不同的翼型叶片阵列

扰流结构。在来流速度为 20 m/s 和 30 m/s 工况

下，对不同的组合进行模拟分析，具体计算方案如

表 2 所示。

图  3　监测点处的声压级

Fig. 3　Sound pressure level at the monitoring point

(a) 标准NACA0012模型 (b) 阵列结构模型

(c) 阵列扰流结构 1 (d) 方柱结构参数

P1 P2 P3 P4 P5
H—高度  L—边长  P—排数   

d=
60

 m
mc=200 mm

h=24 mm

1

图 4　几何模型示意图

Fig. 4　Schematic diagram of geometry model

(a)X-Y平面上的计算网格 (b)双圆柱网格局部示意图

图 2　网格划分

Fig. 2　Mesh generation

表 1　主峰值声压级和频率对比

Table 1　Master peak sound pressure level and
frequency comparison

观测点

R_1
R_2

数值计算

峰值

频率/Hz
181
175

峰值声

压级/dB
88.6
88.03

试验

峰值

频率/Hz
178
178

峰值声

压级/dB
97.1
95.7
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3. 3　试验及模拟结果对比

在计算域的远场位置设置 12 个噪声监测点，

均位于翼型叶片中心平面，即设置在距离翼型叶

片中心 5c处，相邻监测点间隔 30°，如图 6 所示。

图 7 为来流速度 20 m/s 和 30 m/s 时，标准

NACA0012翼型叶片（Blade airfoil system， BAS）
与仿生翼型叶片在远场 R4 监测点处的试验测试

噪声频谱对比图。

从图 7（a）中可以看出，在来流速度为 20 m/s
时，标准 NACA0012 翼型叶片（BAS）产生了明显

的峰值噪声，噪声值为 45. 79 dB（925 Hz），而点阵

前缘叶片的峰值噪声为 43. 16 dB（575 Hz），二者

噪声峰值相差 2. 63 dB，总声压级（Overall sound 
pressure level， OASPL）相差 3. 66 dB。

从图 7（b）可以看出，在来流速度为 30 m/s
时，标准 NACA0012 翼型叶片（BAS）在频率为

900~1 720 Hz 时出现较高的噪声值，其中峰值为

35. 67 dB（1 637. 5 Hz）。与标准翼型相比，仿生

翼型叶片频谱曲线噪声降低了 8. 67 dB（1 637. 5 
Hz），总声压级降低了 1. 49 dB。由于仿生翼型叶

片噪声与风洞背景噪声几乎重合，实际仿生翼型

叶片噪声声压级应等于或者低于风洞背景噪声，

即仿生翼型叶片降噪量应该等于或大于试验结果

显示的降噪量。

图 7 试验结果显示：在 20 m/s 来流条件下，仿

生点阵翼型降噪效果明显；在 30 m/s 条件下，仿

生点阵翼型仍然具有降噪效果，但由于试验风洞

图 7　标准模型及仿生模型 R4监测点试验噪声频谱图

   Fig. 7　Spectrogram of test noise of standard model 
and bionic model R4 monitoring point

 

 边长

(a)计算域网格示意图

(b)阵列扰流结构网格示意图

图 5　网格加密

Fig. 5　Mesh refinement

表 2　数值模拟计算方案

Table 2　Numerical simulation calculation scheme

模型

M0（BAS）
M1
M2（BAS）
M3
M4
M5
M6

攻角/
（°）

0
0
0
0
0
0
0

速度

v/（m·s-1）

20
20
30
30
20
20
20

柱体

结构

无

有

有

有

有

有

有

高度

H/mm

0
0.75
0
0.75
0.5
0.25
0.75

排数

0
5
0
5
5
5
3

各噪声监测点处的坐标值
R1(1.084  0  0.03)
R2(0.950 025  0.5  0.03)
R3(0.584  0.866 025  0.03)
R4(0.084  1  0.03)
R5(−0.416  0.866 025  0.03)
R6(−0.782 025  0.5  0.03)
R7(−0.916  0  0.03)
R8(−0.782 025  −0.5  0.03)
R9(−0.416  −0.866 025  0.03)
R10(0.084  −1  0.03)
R11(0.584  −0.866 025  0.03)
R12(0.950 025  −0.5  0.03)
r=5c
单位:m

R5

R4 R3

R2
R6

R1

R12

R11
R10

R7

R8

R9

图 6　远场噪声监测点坐标位置

Fig. 6　Coordinate location of far-field noise
monitoring points
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背景噪声的影响，试验测试频谱曲线未能完全反

映仿生点阵翼型的真实降噪量，且真实降噪量可

能大于试验值。因此，为了准确反映实际降噪量，

需要结合仿真结果进一步分析。

图 8（a）为来流速度为 20 m/s、攻角为 0°时，

M0 模 型 和 M1 模 型 在 R4 监 测 点 的 声 压 级 频

谱。M0 模型监测点处噪声以中低频为主，存在

明显的峰值噪声；M1 模型的峰值噪声对应频率

略有提高，但其噪声值比 M0 模型显著降低约

10. 28~11. 5 dB；在监测点的总声压级对比中，M0
模型为 58. 19 dB，而M1模型为 51. 91 dB，降噪量为

6. 28 dB。

图 8（b）为来流速度为 30 m/s、攻角为 0°时，

M2 模型和 M3 模型在 R4 监测点的声压级频谱。

随着来流速度的增加，两种翼型叶片对应监测点

的声压级频谱整体变化趋势一致，在远场监测点

R4 处 ，M2 模 型 在 对 应 频 率 下 的 峰 值 噪 声 为

56. 39 dB（645 Hz），M3 模型在对应频率下的峰值

噪声为 45. 23 dB（645 Hz），降噪量为 11. 16 dB
（645 Hz）。从监测点的总声压级来看，降噪量可

以达到 6. 12 dB。一些其他结构如尾缘锯齿结

构［16］，在来流速度为 30 m/s、攻角为 0°时，与前缘

阵列结构降噪量对比如表 3 所示。从表 3 中可以

看出，二者降噪量级相当，同时与文献［16］中尾缘

锯齿结构采用切割去余量的加工方式相比，前缘

增加凸点阵列结构的方式对原有翼型结构没有去

余量破坏，对气动性能的潜在影响也更小。

数值结果分析发现，在 20 m/s和 30 m/s 两种

来流条件下，与标准翼型相比，仿生阵列翼型具有

相同量级的降噪量。因此可以判定，在 20~30 
m/s 来流速度工况下，前缘点阵结构具有降噪

作用。

3. 4　流场特性分析

图 9 为 M0 模型和 M1 模型在流场中的涡核

结构 Q 值图（Q=100 000 s-2）。Q 为：

Q = 0.5 [ ||Ω||F
2 - ||S||F

2 ] （2）

S = 0.5 é
ë
ê
êê
ê ∂ui

∂xj
+ ∂uj

∂xi

ù

û
úúúú （3）

Ω = 0.5 é
ë
ê
êê
ê ∂ui

∂xj
- ∂uj

∂xi

ù

û
úúúú （4）

式中：S 为应变速率张量；Ω 为涡量张量。

2022181614121086420

0 0.1 0.2 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0
x/c

Velocity:Magnitude(m/s)

图 9　M0模型和 M1模型流场的涡核结构图

（Q=100 000 s-2）

Fig. 9　Structure of flow field of M0 model and
M1 model（Q=100 000 s-2）

表 3　本文试验数据与其他结构试验数据对比

Table 3　Comparison of test data in this paper
with other structural test data

试验数据来源

峰值噪声降噪量/dB
总声压级降噪量/dB

本文

8.67
1.49

参考文献［16］
11.29

1.75

图 8　20 m/s和 30 m/s工况下 R4监测点计算噪声频谱图

Fig. 8　Calculated noise spectrogram of R4 monitoring
point under 20 m/s and 30 m/s conditions
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气流流经 M0 模型时，在叶片表面 0. 15c 位置

处逐渐失稳，之后存在较长的不稳定区，这与边界

层转捩过程相符合；但当气流流经 M1 模型时，前

缘方柱结构破坏了层流区的展向相关性，在叶片

表面 0. 075c 处已经出现了不稳定的扰动现象，之

后涡随流动向下游发展并从翼型叶片尾缘处脱

落。点阵列结构加速了层流边界层的转捩过程，

减少了从层流到湍流的过渡区域距离。

随着涡核结构的发展，M0 模型中在叶片表

面中段，条状涡逐渐变成散碎小涡，在接近尾缘部

分及尾迹区域，小涡又逐渐演变成大涡，且涡的数

量逐渐减少，一直向后发展到达尾缘处脱落；而

M1 模型中在前缘方柱结构的扰动下，条状涡直

接断裂成较小的块状涡，减小了涡脱落的展向关

联性，随后块状涡继续分离成小涡，在尾缘处小涡

又会聚集发展成较大尺寸涡。

3. 5　叶片表面位置压力扰动相干性分析

根据 Amiet［17］的理论，表面扰动源展向相关

性的降低可以减少远场噪声的产生，展向相干系

数定义为：

γ2 ( x：y，f )=
|| s ( x：y，f )

2

s ( x，f ) s ( y，f )
（5）

式中：x 为在流向方向上的第一个收集点；y 为沿

展向方向以同一距离间隔所取的点。沿着 z/c=0
至 z/c=0. 1 的跨度（0~0. 20 m）共取 173 个点，如

图 10 所示。

图 11（a）和图 11（b）分别为翼型前缘方柱阵

列后部 3 个截面和翼型尾缘处 3 个截面上展向相

干系数对比。从图 11（a）中明显可以看出，对于

标准模型 M0，展向相干系数在 3 个不同的流向截

面位置处展向相干性变化不大；而对于仿生模型

M1，相干系数由 1 急剧下降到 0. 3 左右，随后缓慢

匀速接近于 0。从图 11（b）可以看出，尾缘部分与

前缘阵列位置较远，标准模型 M0 和仿生模型 M1
的展向相干系数较前缘部分曲线值衰减明显，但

仿生模型 M1 的展向相干系数曲线值减小幅度仍

远大于标准模型 M0。

综上所述，不论是对比翼型叶片前缘部分还

是尾缘部分，阵列扰流结构的存在均使叶片表面

压力扰动信号源展向相干性明显降低，即阵列扰

流结构显著削弱了表面压力扰动源的相干性，减

小了表面声源强度。

4 降噪效果影响因素分析

4. 1　来流速度因素的影响分析 (M0/M1 模型来

流 20 m/s、M2/M3模型来流 30 m/s)
图 12 为在 20 m/s 及 30 m/s 的来流速度下，

翼型叶片总声压级指向性分布图。从图 12 中可

以看出，标准 NACA0012 翼型叶片和阵列扰流结

构翼型叶片均展现出明显的偶极子特性。远场中

叶片上方和下方对应的监测点声压级最大，声源

指向翼型叶片的上下方向；远场中叶片前方和后

方对应的监测点声压级最小，故总声压级指向性

分布图呈现明显的“8”字型。各监测点降噪量如

表 4 所示。结合表 4 数据可得，阵列扰流结构翼型

0.03
X/m

0.020.01 0.17 0.18 0.19 0.200

流向

展向

z/c=0.0

z/c=0.1

图 10　翼型表面数据采集点分布

Fig. 10　Airfoil surface data collection point distribution

图 11　M0和 M1模型的展向相干系数

     Fig. 11　Spreading correlation coefficients for
M0 and M1 models
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叶片在不同监测点的总声压级降噪量均>0，峰值

噪声抑制效果好，周向各个监测点总声压级也明

显降低。

4. 2　高度因素的影响分析(M1、M4、M5模型)
图 13 为 M1、M4 和 M5 模型中 R4 监测点声压

级曲线。图中 M1 模型的声压级曲线处于最低位

置，M4 模型居中，M5 模型最高，对应频率下声压

级数值 M1 模型最小，M4 模型次之，M5 模型最

大。说明随着方柱高度的增大，其远场噪声呈逐

渐减小的趋势。

图 14 为 M1、M4、M5 三个模型在不同监测点

处的降噪量。从图中可以看出，与光滑翼型叶片

（M0 模型）监测点处的总声压级相比，在监测点

R1 和 R7 处，3 个模型的降噪量相差较小，但在监

测点 R2~R6，M1 模型的降噪量远大于 M4 和 M5
模型。由此可知，在来流速度、排数相同的情况

下，计算阵列方柱高度（0. 25~0. 75 mm）下，翼型

叶片阵列扰流结构中方柱的高度越高，对远场监

测点的降噪效果越好。

4. 3　排数因素的影响分析(M1、M6模型)
图 15 为 M1 和 M6 模型中 R4 监测点声压级

曲线。从图中可以看出，M1 模型的声压级在全

频率范围内低于 M6 模型，即对应频率下 M1 模型

声压级数值小于 M6 模型；在 R4 监测点处，M1 模

图 13　不同模型下 R4监测点声压级

Fig. 13　Sound pressure level of R4 monitoring point
under different models
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图 12　总声压级指向性分布图

Fig. 12　Total sound pressure level directivity
distribution diagram

表 4　各监测点降噪量

Table 4　Noise reduction for each monitoring point 
dB

速度/
（m·s-1）

20 m/s

30 m/s

监测点

R1

2.24

0.95

R2

6.55

6.30

R3

6.42

6.36

R4

6.28

6.12

R5

6.54

6.56

R6

6.61

6.48

R7

1.93

3.10

图 14　不同模型各监测点降噪量

Fig. 14　Noise reduction of each monitoring point
of different models
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型总声压级数值为 51. 91 dB，M6 模型的总声压

级数值为 53. 91 dB，结论同样为 M1 模型最小，

M6 模型最大。由此说明随着方柱排数的增多，

其远场噪声呈逐渐减小的趋势。

图 16 为两个模型在不同监测点处的降噪量。

从图中可以看出，在监测点 R1 和 R7 处，两种模型

的降噪量相差较小，在 R1 监测点处，M6 模型的降

噪 量 甚 至 要 高 于 M1 模 型 ，但 对 于 监 测 点

R2~R6，M1 的降噪量远大于 M6 模型。以监测点

R4 为例，降噪量分别为 6. 28（M1 模型）、4. 28 dB
（M6 模型）。由此可知，在其他条件（速度、高度）

相同的情况下，翼型叶片阵列扰流结构中方柱的

排数越多，对远场监测点的降噪效果越好。

综上，扰流阵列的排数增加，可以提高降噪量

幅度，但对阻力及尾缘脱落涡几乎没有明显影响。

5 结　论

（1）在来流攻角 0°的条件下，通过声学风洞测

试验证了凸点阵列翼型具有明显降噪效果。其

中，在 20 m/s 来流条件下，总声压级降噪量可达

3. 6 dB；在 30 m/s 来流条件下，降噪量为 1. 5 dB，

但是考虑到点阵翼型频谱曲线已经完全被风洞背

景噪声掩盖，实际点阵降噪量可能>1. 5 dB。

（2）采用双圆柱干涉声学风洞试验数据，完

成了大涡模拟/FW-H 声学比拟混合预测数值方

法的准确性验证；进一步通过数值模拟，从翼型表

面压力扰动源展向相干性角度揭示了前缘点阵翼

型的降噪机理。

（3）数值模拟分析结果表明，在 20 m/s 和 30 
m/s 两种来流条件下，点阵前缘具有相同的降噪

量。说明在 20~30 m/s 来流工况下，点阵前缘具

有明显的降噪效果。

（4）通过分析可知，前缘阵列结构高度越高，

排数越多，降噪效果越好，为前缘阵列扰流结构工

程化应用及参数化设计提供了支撑。
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