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基于圆柱-翼型模型的多孔前缘气动特性与干涉噪声

郭金凤，  赖焕新

（华东理工大学机械与动力工程学院, 上海 200237）

ν′

摘要：为探究多孔材料对翼型前缘湍流干涉噪声的抑制效果，并揭示其降噪的物理机制，采

用大涡模拟（LES）结合 FW-H 声类比方法，对经典的圆柱-翼型（NACA0012）干涉噪声模型进行

数值模拟，对比了实体前缘与孔隙率分别为 40%、50% 和 60% 的多孔前缘的流场与声场特性。

研究表明，多孔前缘能有效降低中低频单音噪声，降噪效果随孔隙率增大而增强，最大降噪量

可达 11.2 dB，但其平均阻力有所增加。对压力脉动、滞止区速度分布和湍流相干性的分析表

明，多孔介质抑制了来流垂直速度分量    在撞击前缘时的剧烈放大效应，从源头上削弱了压力

脉动；同时多孔结构也破坏了湍流结构的展向相干性，降低了声辐射效率。
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叶片前缘与来流湍流的相互作用是引发气动噪

声的主要机制之一。该类噪声不仅具有显著的宽带

特性，还伴随由尾涡脱落引起的单音噪声，对周围环

境和设备运行造成不良影响。这种上流尾迹与下游

叶片干涉产生的噪声广泛存在于航空与工业领域，

如航空发动机动静干涉噪声、无人机或直升机桨-涡

干涉噪声、风机叶片噪声等，对其降噪手段和机理的

研究具有重要意义。

多孔介质因为在改变局部声阻抗和耗散湍动能

方面的潜力，近年来受到了广泛关注。Lee[1] 通过数

值模拟研究了使用多孔前缘的直升机叶片的湍流干

涉噪声，观察到叶片表面压力脉动被抑制，多孔前缘

使噪声峰值振幅降低 20%～30%。但 Sarradj等 [2] 发

现全多孔翼型虽然在大多数情况下能降噪，却会牺

牲翼型的整体气动性能。Geyer等 [3] 研究发现使用

全多孔翼型降噪时，降低气流流阻、增大渗透率可以

增强降噪效果。Ocker等[4-5] 证明了部分多孔风叶的

降噪效果，表明在前缘后保留部分实体紧接多孔部

分，可以改善气动及声学性能。Bowen等[6-7] 探讨了

不同多孔结构对翼型湍流相互作用噪声的影响，结

果表明多孔前缘可以在中低频范围内减少湍流干涉

噪声，但代价是高频噪声增加。

以上研究证明，将多孔材料用于处理翼型，具备

作为湍流干涉噪声降噪技术的潜力。然而，噪声减

少涉及的物理机制尚未有明确解释，对于孔隙率、渗

透率和孔径如何影响产生的湍流干涉噪声的机理，

仍需更深入的理解。特别是流体如何接近并流过多

孔前缘的详细流场，目前鲜有报道。

本文选用了 3种不同孔隙率的多孔介质进行高

精度的大涡模拟 (LES)，对圆柱-翼型配置下的前缘干

涉噪声产生机制及变孔隙率多孔前缘的降噪效果进

行探讨。在网格分辨率分析的基础上，通过对比实

体前缘与不同孔隙率分布方案下的流场细节（如湍动

能分布、壁面压力脉动）及远场声学特性，剖析了多

孔材料调控前缘噪声的物理机制；阐述了孔隙率对

脉动速度分量、展向相干性及最终辐射噪声的影响

规律，为发展面向工程应用的多孔前缘降噪设计提

供参考。
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 1    研究对象与数值方法

 1.1    算例模型及模拟方法

x

d = 15 mm
c = 150 mm

rLE = 2.38 mm 0.3c

M = 0.12

Rec = 4×105,Red = 4×104

26c×20c×0.3c 10c

15c

U0 = 40 m/s

本研究采用 Jacob的经典串联圆柱-翼型模型[8]，

选 用 NACA0012(National  Advisory  Committee  for
Aeronautics, NACA）作为基准翼型，嵌于上游的圆柱

尾迹中。以翼型前缘中点为原点，气流来流方向为 

轴正方向，从圆柱左侧进入流场，其直径   ，

翼型位于圆柱下游 1倍弦长处，其弦长   ，

前缘半径    ，展向长度为    。来流马

赫数    ，基于翼型弦长和圆柱直径的雷诺数

分别是    。计算域边界为

 的长方体，进口距离翼型前缘   ，出

口距翼型尾缘    ，如图 1(a)所示。图 1(b)所示为

圆柱及翼型前缘局部区域的加密网格。流场入口给

定速度边界条件   ，出口为压力边界条件，

给定静压为 96 400 Pa，圆柱及翼型表面设为绝热无

滑移壁面，在展向上采用周期性边界条件。

Realizablek-ε非定常计算以   计算得到的定常结

果作为初场计算，选用 LES湍流模型，压力-速度耦

合方式为 SIMPLEC算法，空间梯度项离散格式为基

于单元的最小二乘法，压力项选用二阶格式，动量方

1×10−5 s

程采用有界中心差分格式离散，开启 FW-H方程采集

声场信息。时间步长为   ，总时间步数为 10 000
步，大约对应圆柱的 49个涡脱周期，相当于主流流

过 27倍翼型弦长所用的时间。

 1.2    多孔介质模型

采用 Brinkman-Forchheimer扩展 Darcy模型[9] 来

计算各向同性的均匀多孔介质中的流动情况，其控

制方程如下： 

∇ ·u = 0 (1)
 

ρ

[
∂u
∂t
+∇ ·

(
uu
ϕ

)]
= −∇P+µ∇2u−

[
µϕu
K
+

CFρϕu|u|√
K

]
(2)

u µ

ϕ

ϕ = 40%，50%，60%

其中，    为速度，    为动力黏度，ρ 为空气密度，P 为

多孔介质的表观压力；    是多孔介质的孔隙率，展

现了多孔介质内部孔隙所占总体积的比例，本文

以    进行后续研究 ；多孔介质

的渗透率 K 及惯性系数 CF 以 Ergun的经验公式给出

如下： 

K =
d2

pϕ
3

150(1−ϕ)2 (3)
 

CF =
1.75√

150ϕ3/2
(4)

dp其中，   为多孔介质的平均孔径。研究采用的多孔

介质的具体参数如表 1。
  

表 1    前缘多孔介质参数

Table 1    Parameters of the porous leading-edge medium

ϕ/% dp/mm K

40 0.58 2.78×10−9

50 1.48 3.78×10−9

60 2.29 4.98×10−9

 

 1.3    FW-H 声类比方程

选用 FW-H声类比方法获取远场声压信息，通

过对连续性方程和 Navier-Stokes方程推导 ，可将

FW-H方程写成如下形式[10]： 

1
c2

0

∂
2 p′

∂t2
−∇2 p′ =

∂
2

∂xi ∂x j
[Ti jH( f )]−

∂

∂xi
{[Pi jn j+ρui(un− vn)]δ( f )}+

∂

∂t
{[ρ0vn+ρ(un− vn)]δ( f )} (5)

Pi j ui xi

un ρ0

式中，   为压缩应力张量，   为流体速度在   方向

的分量，    为流体速度在壁面法向的分量，    为未

 

d=0.1c

10c 16c

2
0
c

c c

x (Flow direction)

y

(a)

(b)

图 1    (a) 计算域示意图；(b) 圆柱-翼型局部网格

Fig. 1    (a) Computation domain; (b) Cylinder-airfail local mesh
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vn

δ( f ) H( f )

p′ = p− p0 c0 f = 0

f > 0

n j f > 0 Ti j

受扰动的自由流密度，   为表面速度沿其法向的分

量，    为狄拉克函数，    为亥维赛阶跃函数。

 为远场声压，    是远场声速。    表示

嵌入在外部流动问题，   对应无界外流区域中的

数学曲面，该曲面可与物体表面或周围的可渗透表面

重合。   为指向   的单位法向量。   为 lighthill
应力张量，定义式如下： 

Ti j = ρuiu j+Pi j− c2
0(ρ−ρ0)δi j (6)

Pi j对于 Stokes流体，压缩应力张量   由下式给出： 

Pi j = pδi j−µ
(
∂ui

∂x j
+
∂u j

∂xi
− 2

3
∂uk

∂xk
δi j

)
(7)

本文应用的 FW-H波动方程的积分解由 Farassat
的时域积分公式 Formulation 1A[11] 给出。

 1.4    LES 网格敏感性分析

kres

ktot

LES的核心思想是通过网格尺度解析大尺度湍

流结构，而小尺度湍流通过亚网格模型闭合，网格分

辨率影响了模拟能否准确捕捉流动细节。研究使用

Celik等 [12] 提出的基于湍流脉动能外推分析网格的

质量指标 LES-IQ，采用横纵坐标一致，展向节点数分

别为 15和 20的粗细两套网格进行网格分辨质量分

析。该外推法通过网格分辨的湍动能    在外推的

流场中总湍动能   的占比来衡量，在高雷诺数情况

下其良好指标（LES_IQ）为 75%～85%[13]，定义式如下： 

LES_ IQ =
kres

ktot
(8)

 

LES_ IQ1 =
1

1+

∣∣∣∣∣∣kres
2

kres
1

−1

∣∣∣∣∣∣αp(αp−1)−1

(9)

 

LES_ IQ2 =
1

1+

∣∣∣∣∣∣kres
1

kres
2

−1

∣∣∣∣∣∣ (αp−1)−1

(10)

α > 1

p = 2

其中，下标 1和 2分别代表粗细网格，   ，数值格

式精度   。

x = −0.25c

x = 1.1c

LES_IQ1

LES_IQ2

图 2所示是在圆柱尾迹区    和翼型尾

流    计算得到的 LES_IQ对比，可以看到在翼

型周围的大部分区域内，    大部分都大于

0.6，而   都大于 0.75，说明细网格较好地满足

高雷诺数 LES质量要求，因此，后续计算采用细网格。

 1.5    数值方法验证

(x = −0.25c)

u′rms

Cp

C′p

(x = 0.3c)

在排除初场效应后，继续采集了大约 30个涡脱

周期的非稳态流场结果进行分析。如图 3所示，将

LES计算得到的圆柱尾迹区    的平均速

度 (umean)及脉动速度 (   )，与 Chen等 [14] 的 IDDES
结果及其他实验结果进行对比，可以观察到近壁区

的解析结果比 IDDES与实验值略高，这种差异源于

两种混合方法在近壁湍流的处理方法不同。尽管在

速度方向存在细微差异，但如图 4所示，翼型表面的

平均压力系数   及决定前缘噪声关键的表面压力脉

动系数   与参考数据吻合良好，这表明了当前模拟

对核心噪声源机制的捕捉是可靠的。图中可以看出

翼型的上下表面压强并不完全重合，这可能由于本

文数值模拟所采集的非定常时间序列还不够多，导

致上下表面的统计结果存在细微差别，但微小误差

不影响数值方法的可靠性。图 4所示 Chen等 [14] 的

仿真结果表明基准翼型，较大的压力波动从前缘一

直延伸到约 30%弦长   的位置，在此之后压

力波动维持在较低水平 ，因此后续将翼型的前

30%更换为多孔介质研究其降噪效果。

除此之外，本文对圆柱-翼型的远场噪声进行了

测量，以翼型弦长中点为圆心，1.5 m为半径设置

36个监测点，并利用实验数据与 IDDES的气动声学

结果进行验证。远场声压级定义式如下： 

SPL( f ) = 10lg
(
S pp( f )/p2

ref

)
(11)

 

y/c

L
E

S
_
IQ

Fine mesh
Coarse mesh

Fine mesh
Coarse mesh

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0
−0.4 −0.2 0 0.2 0.4

y/c

L
E

S
_
IQ

1.0

0.8

0.6

0.4

0.2

0
−0.4 −0.2 0 0.2 0.4

(a) x=−0.25c (b) x=1.1c

图 2    粗、细网格在圆柱尾迹及翼型尾迹区的 LES质量指标

Fig. 2    Quality indexes of the LES for coarse and fine mesh in the wake regions of rod and airfoils
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S pp( f ) pref = 2×10−5Pa
20d

3d

其中 ,   为声压的自功率谱，    为

参考声压。实验设置的模型展向长度为    ，为了

平衡计算精度与成本，模拟采用的展向长度为    。

因此为补偿声学预测误差需要使用如下的频域展向

修正公式[14]： 

∆SPL( f )=

10lg
exp

(
−π

4

L2
exp

L2
c

)
+
π
2

Lexp

Lc
erf

( √
π

2
Lexp

Lc

)
−1

exp
(
−π

4
L2

sim

L2
c

)
+
π
2

Lsim

Lc
erf

( √
π

2
Lsim

Lc

)
−1

(12)

Lexp Lsim

Lc

erf(·)

其中，    和    分别为实验和数值模拟的展向长

度 ，    为与波动压力的频率相关展向相干长度 ，

 为误差函数。不同指向性远场声压级及总声压

级结果如图 5所示，在所有指向性角下，预测结果与

实验数据及 IDDES结果吻合良好，图 5(d)所示的总

声压级 (OASPL)是在特定频谱范围内进行积分计算

得到，可以观察到圆柱-翼型的相互作用噪声表现为

明显的偶极子声源。

 2    计算结果与分析

 2.1    多孔前缘对升阻力的影响

CL、CD

图 6展示了固体前缘及 3种多孔前缘的升、阻

力系数（   ）的时程图，多孔前缘对翼型的平均

升力的影响可忽略不计，但随着多孔前缘的孔隙率

增加，翼型表面的升力系数波动明显减小。阻力系

数的波动虽然有所减小，但是多孔处理明显增加了

平均阻力。

图 7展示了固体前缘及多孔前缘升阻力系数的

功率谱密度 (PSD)。结果表明所有翼型表面的升力

脉动都明显比阻力脉动更剧烈，其值远大于阻力脉

动的值，而根据 Curle的声学类比理论，远场噪声与

脉动升力及阻力成正比，所以在本研究中升力脉动

是主导声源。如图 7(a)所示，在涡脱频率 486  Hz
附近，多孔处理都能降低升力脉动，且衰减量随孔隙

率增高而增大，但在大于 5 000 Hz的高频范围内效果

微弱。图 7(b)所示的阻力脉动，在小于 500 Hz的低
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频范围及高频处都略有升高，其余频段范围内都有

所降低。多孔材料的加入有效抵抗了局部扰动对平

均流场的影响，减少流场的非定常压力脉动，但多孔

介质和固体连接处产生的新脉动可能造成低频段增

加，同时新产生的小尺度湍流可能引发高频段脉动

的增加。

图 8的尾迹平均速度显示，与基准前缘相比，随

着孔隙率的增加，多孔翼型尾流中的速度亏损明显

加剧，且尾流宽度也随之增大，这表明多孔结构增强

了流场的动量交换与混合，同时导致更多的流动损

失，宏观表现为压力阻力增加导致翼型阻力增加，与

图 6(b)所示的平均阻力系数的上升趋势相符合。

 2.2    不同孔隙率降噪效果对比

本文选择翼型表面作为声源面，比较了固体前

缘和 3种孔隙率的多孔前缘在 4种指向性角（30°、
60°、90°、120°）的远场声压级频谱，结果如图 9所
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示。在 500~2 500 Hz的中低频范围内，随着孔隙率增

大，降噪能力逐渐增强，在涡脱频率处降噪效果最为

明显，多孔前缘很好地降低了单音噪声。在中高频

范围内，多孔前缘也能稍微降低宽带噪声，但与音调

噪声相比并不明显。在高于 5 000 Hz的高频范围内，

3种多孔处理对噪声都无明显影响。

∆OASPL

图 10显示了 4种类翼型的 OASPL及相应的

 ，正值反映了降噪能力，负值则表示噪声放

大效应。基于人耳对极低/极高的噪声并不敏感，综

合频率在 100~10 000 Hz范围内的总声压级降噪量，

所有翼型都呈现出偶极子特征，在 90°及 270°降噪能

力最强，在 90°的指向性角下，40%、50%、60%的多

孔翼型其噪声分别降低了 1.2、6.5、11.2 dB。总的来

说，在孔隙率为 40%时，与基准前缘相比降噪能力并

无明显差别，但随着孔隙率增加，降噪能力明显增强。

 2.3    多孔前缘的降噪机理分析

在 Amiet的前缘噪声模型 [15-16] 中，远场声压的

PSD如下式所示： 

S pp(x,y,0,ω) =
(
ωyρ0bM
σ2

)2

d|ℓ(x,Kx,0)|2lz(ω)S ww(ω)

(13)

σ =
√

x2+β2(y2+ z2),β =
√

1−M2 b d

ℓ

Kx lz(ω)

S ww(ω)

其中，    ，    和    分别

为 1/2弦长和 1/2展长；   为翼型表面压力的展向积

分，   为弦向的压力波数；   是湍流的展向相干

长度，   是垂直脉动速度的 PSD，可以直接度量

噪声源强。可以看出，声压级与展向相干长度及声

源强度成正比。

S ww(ω)

图 11展示了各翼型表面的脉动压力的均方

根。固体翼型的压力脉动主要集中于前缘处，使用

多孔介质后，随着孔隙率增大，前缘的压力脉动逐渐

减小。但是在固体及多孔前缘的连接处附近出现新

的较高的脉动压力。图 12展示了在弦向不同位置的

脉动压力系数，多孔前缘的压力脉动都明显低于固

体前缘，这直接对应了主声源强度   的削弱，是

降噪的核心机制。但都在 30%处即固体-多孔交界

处附近出现一个峰值后逐渐降低并维持在较低水平。

y = 1×10−4 m

U ′

U ′ref x/rLE = −6

x/rLE < −1

x/rLE > −0.5

为深入了解多孔前缘的降噪机制，本研究参考

Zamponi等[17-18] 的流场诊断方法，对滞止线速度场进

行量化分析，在翼型中平面上，在   处提

取了流场数据。图 13展示了固体和多孔翼型沿滞止

线的归一化平均速度以及脉动速度 (   为脉动速

度，   为固体前缘   处的脉动速度)，可以

观察到，多孔介质孔隙率变化明显影响了前缘附近

的流场，在       时，4种翼型遵循着相似的趋

势，但是在       处，固体翼型脉动速度突然

增大，而多孔翼型则都保持衰减趋势。原因在于固

体翼型满足的“无穿透”边界：来流的法向速度分量撞

击前缘时，被壁面强制转变为沿壁面的切向脉动，进

而产生强烈的非定常压力脉动并向外辐射噪声。而

多孔可渗透边界允许流体穿透，抑制了法向脉动的

剧烈放大。

前文明确了多孔翼型抑制了脉动速度的突然增

大，但是这种抑制由哪个速度分量主导并不清楚。
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u′ v′

u′

v′

v′ u′

图 14展示了滞止区的分别沿 x、y 方向的脉动速度

(   ,    )云图，多孔翼型允许流体穿透表面，导致内

部出现明显的动量亏损，速度场更加缓和，减少了流

场畸变的剧烈程度，降低了湍流结构与翼型相互作

用的动能转换效率[19]。基准翼型使湍流动量从   向

 转移，加剧上洗速度波动导致的噪声，而多孔前缘显

著减弱了   的放大现象，且对   的抑制程度降低[20]。

图 15所示是不同翼型沿滞止线的脉动速度分量对

(x/rLE > −0.5)

v′ v′
比，表明在接近固体前缘   时，固体翼型

的   急剧上升，多孔翼型的   上升趋势则被抑制，且

孔隙率越高，抑制能力越强。

多孔材料通过提供可渗透的边界条件，有效吸

收了来流湍流中垂直方向的脉动量，避免了该分量

在固体前缘表面因“无穿透”条件而放大并被转换为

强烈压力脉动的过程，从源头上削弱了噪声的产生。

(x/rLE = −0.05，通过在前缘上游不同流向位置 
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图 9    不同指向性角下的远场声压级对比

Fig. 9    Comparison of far-field sound pressure levels under different directivity angles
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图 11    翼型表面的脉动压力对比

Fig. 11    Comparison  of  the  fluctuating  pressure  on  the  airfoil
surface
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Fig. 14    Contour plots of fluctuating velocity components in the stagnation region of different airfoils
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−0.1，−0.5，−2，−5，−30) 设置若干点进行两点

速度相干性分析，研究来流湍流结构在撞击不同前

缘时的空间演化，展向相干谱的计算公式如下： 

γ2
µ′ iµ′ j

( f ,∆z) =
|ϕµ′ iµ′ j

( f )2|
|ϕµ′ iµ′ i ( f )||ϕµ′ jµ′ j

( f )| (14)

ϕµ′ iµ′ j
( f )2 ϕµ′ iµ′ i ( f )、

ϕµ′ jµ′ j
( f ) ∆z

(x/rLE = −30)

∆z

其中，    是 i、 j 两点的互功率谱，  

 分别是 i、 j 两点的自功率谱，    是两点间

距。计算得到的前缘展向相干性谱如图 16所示。在

图 16(a~f)中 ，湍流结构在远离固体前缘的地方

 展向相干性对距离敏感性较高，但在逐

渐接近固体前缘时，相干性对展向间距   的依赖逐

渐消失，不同间距下的相干性非常接近。但在图 16(g~l)
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图 16    翼型滞止区的速度波动幅度平方相干性

Fig. 16    Square coherence of velocity fluctuating amplitude in the stagnation region of the leading edge of the airfoil
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中观察到，多孔前缘相较于固体前缘的展向相干性

整体较低，在非常接近多孔前缘时，仍然对不同间距

表现出一定的敏感性。

图 17是利用 Q准则作为涡识别技术得到圆柱-

翼型的瞬时速度云图，湍流结构在固体前缘的阻塞

效应下被拉伸，变得更加二维化，涡动能转化为声

能。相比之下，多孔前缘允许流体穿透前缘，避免了

湍流结构被完全阻塞以及剧烈变形，更好地维持其

三维特性。多孔前缘将大尺度涡流打散成小尺度的

湍流结构，降低了将湍动能转化为声能的效率，从而

实现了降噪。
  

0 10 20 30 40 50 60
U/(m·s−1)

0 10 20 30 40 50 60
U/(m·s−1)

(a) Baseline

(b) Porous 60%

图 17    基于 Q准则的等值面和瞬时速度云图
Fig. 17    Equivalent  surface  and  instantaneous  velocity  contour

map based on Q criterion

 3    结　论

(1) 多孔前缘能有效抑制中低频音调噪声，且降

噪效果随孔隙率增大而增强。然而，降噪效益的获

取以牺牲部分气动性能为代价，多孔前缘会导致翼

型尾流速度亏损加剧，平均阻力显著增加，但能有效

抑制升力系数的波动。所有翼型的总声压级都呈现

出明显的偶极子特征，在 90°指向性角下，40%、50%、

60%的多孔翼型噪声分别降低了 1.2、6.5、11.2 dB。

v′

(2) 降噪与降低展向相干长度及声源强度相关，

多孔前缘的可渗透特性有效抑制了来流湍流撞击前

缘时垂直速度分量   的放大，从源头上削弱了壁面

压力脉动。多孔结构同时破坏了湍流结构的展向相

干性，使其难以形成高效辐射噪声的大尺度二维相

干结构，从而降低了声辐射效率
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Aerodynamic Characteristics and Interaction Noise of Airfoil with
Porous Leading Edges Based on the Rod-Airfoil Model

GUO Jinfeng, LAI Huanxin
(School of Mechanical and Power Engineering, East China University of Science and

Technology, Shanghai 200237, China)

Abstract: To investigate  the  suppression effect  of  porous  materials  on turbulent  interaction noise  at  the  leading
edge of airfoils and reveal the noise reduction mechanism, numerical simulations of the classic rod-airfoil (NACA0012)
interaction noise model were conducted using Large Eddy Simulation (LES) combined with the FW-H acoustic analogy
method.  The numerical  setup was validated by comparison with  experimental  data  and grid  sensitivity  analysis.  This
study  compared  the  flow field  and  sound  field  characteristics  of  a  solid  leading  edge  and  porous  leading  edges  with
porosities  of  40%,  50%,  and  60%,  respectively.  The  results  showed  that  porous  leading  edges  could  effectively
attenuate  low-  and  mid-frequency  single-tone  noise,  and  the  noise  reduction  performance  improved  as  porosity
increased.  A  maximum  noise  reduction  of  11.2  dB  was  achieved,  yet  the  average  drag  also  rose  correspondingly.
Analyses of pressure fluctuations, velocity distributions within the stagnation region, and turbulent coherence were also
performed. The results indicated that the porous medium suppressed the vertical velocity component of the incoming
flow  as  the  flow  impinged  on  the  leading  edge;  consequently,  the  pressure  fluctuations  were  also  suppressed.
Furthermore,  the  porous  structure  disrupted  the  spanwise  coherence  of  turbulent  structures  and  weakened  acoustic
radiation efficiency.

Key words: large eddy simulation；aerodynamic noise；rod-airfoil；porous medium；noise reduction
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