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摘 要：为了研究民用大涵道比涡扇发动机风扇叶片弯掠造型对风扇激波噪声的影响，本文在基准风扇叶型的基础上，增大

风扇叶片尖部前掠，加宽风扇叶片中下部和根部，设计了一种改型风扇叶片，并对基准风扇和改型风扇的前缘脱体激波噪声

的一维传播特性进行了对比分析。结果表明，在海平面标准大气条件起飞工况和最大爬升工况下，改型风扇的激波噪声水

平较基准风扇叶型低，证明该风扇叶型的弯掠改型设计有助于降低风扇激波噪声。
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大涵道比涡扇发动机的风扇噪声主要由转静干涉单音

噪声、激波噪声和宽频噪声等[1]组成。

对于超声速转子，定常叶片气动力以激波形式出现，会

产生一种噪声谱特征为多重单音的强烈噪声，称为激波噪

声，它的频率是发动机轴频率的倍数。

风扇激波噪声是大涵道比涡扇发动机最主要噪声源之

一，因此在设计中有必要针对风扇激波噪声开展低噪声设

计。其中风扇叶片的弯掠造型优化设计是降低风扇激波噪

声的一种手段[2]。

本文在某大涵道比涡扇发动机基准风扇叶型的基础

上，通过增大风扇叶片尖部前掠，加宽风扇叶片中下部和根

部，设计了一种改型风扇叶片，并对两种风扇叶片的前缘脱

体激波噪声的一维传播特性进行了对比分析。

1 激波噪声预测理论分析

本文把实际风扇/压气机转子的复杂激波波系沿管道

内的传播，简化为二维叶栅前缘脱体激波在自由空间中的

一维传播[3]，如图 1 所示。图中 d为栅距，λ为波长，Max为

轴向马赫数，ϕ为激波与轴向夹角，Ma t为叶尖马赫数，μ为

马赫角，Marel为相对马赫数，β为相对流动角。

在大涵道比涡扇发动机运行的实际情况中，由于不同

的转子叶片安装角存在一定的差异，因此每个转子叶片产

生的激波噪声幅值也存在差别[4]。

由于强激波和弱激波的传播速度不同，随着激波不断

向前的旋转传播，相邻两个激波相互归并[5～8]，出现非规则

现象。
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图1 二维叶栅激波模型

Fig.1 2D cascade shock wave model
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本文的激波噪声预测基于频域法[9,10]开展。将激波的

非线性传播用Riemann方程描述如下：

∂p
∂t +

γ + 1
2p0c0 p

∂p
∂x = 0 （1）

式中：a0为当地声速，γ为空气绝热指数，p0为大气压。引入

无量纲变量，代入式(1)中可以得到无量纲化的简单波动

方程：

∂P
∂T + 2π

B
P
∂P
∂X = 0 （2）

对于式（2），假设其解可写作傅里叶级数的形式：

P ( X,T )= ∑
m = -∞

∞
Cm (T ) eimX （3）

式中：C-m = C͂m且C0 = 0，得到耦合谱方程[3]：

dCm
dT = -

imπ
B (∑

l= 1

m - 1
Cm - lCl + 2 ∑

l=m + 1

∞
ClC͂l -m ) （4）

通过求解可以得出不规则锯齿激波传播过程中的声压

衰减。

2 某大涵道比涡扇发动机风扇弯掠设计方案

针对某大涵道比涡扇发动机风扇叶片，本文开展了弯

掠造型优化设计，在基准方案的基础上，增大风扇叶片尖部

前掠，加宽风扇叶片中下部和根部，设计了一种改型风扇叶

片，如图2所示。

3 风扇激波噪声水平对比

3.1 流场和声场计算

本文流场计算基于商用软件Numeca，对于单通道风扇

的流场进行三维定常计算流体力学（CFD）分析。

由于风扇激波噪声在靠近叶尖处产生，因此可以在激

波强度最大的叶高处截取二维圆柱面，简化为二维平面叶

栅。随后，提取激波强度最大截面处激波波前至计算域进

口的轴向马赫数分布，以及风扇结构参数、工况参数等，作

为声场分析的输入，并基于不规则锯齿波噪声预测的模型，

实现风扇激波噪声总声压级沿轴向的分布计算。

本文对激波噪声总声压级的绝对数值进行了处理，以

海平面标准大气条件起飞（简称为标准天起飞）工况在风扇

前缘激波初始位置处的总声压级为基准，即RdB。

3.2 基准风扇叶型激波噪声评估

本节针对基准风扇叶型，分别在标准天起飞工况和最

大爬升工况下，某大涵道比涡扇发动机风扇激波噪声沿轴

向的总声压级分布进行预测。

3.2.1 标准天起飞工况评估

总声压级沿轴向分布如图3所示。由图3可知，对于基

准风扇叶型，标准天起飞工况下，在风扇前缘激波初始位置

处总声压级为RdB，轴向坐标0位置处总声压级为（R-5.4）

dB。

3.2.2 最大爬升工况评估

总声压级沿轴向分布如图4所示。由图4可知，对于基准

风扇叶型，最大爬升工况下，在风扇前缘激波初始位置处总声

压级为（R-0.8）dB，轴向坐标0位置处总声压级为（R-4.5）dB。

3.3 改型风扇叶型激波噪声评估

本节针对改型风扇叶片，分别在标准天起飞工况和最

大爬升工况下，某大涵道比涡扇发动机风扇激波噪声沿轴

向的总声压级分布进行预测。

3.3.1 标准天起飞工况评估

总声压级沿轴向分布如图5所示。由图5可知，对于改
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图2 基准方案和改型方案的风扇弯掠造型对比

Fig.2 The comparison of swept-curved fan counters

(reference case and modified case)

图3 标准天起飞工况基准风扇叶型的激波噪声总声压级沿

轴向分布

Fig. 3 The total sound pressure level axial distribution of

shock wave noise (reference case, takeoff at ISA sea

level condition)
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型风扇，标准天起飞工况下，在风扇前缘激波初始位置处总

声压级为（R-1.2）dB，轴向坐标 0位置处总声压级为（R-

5.7）dB。

3.3.2 最大爬升工况评估

总声压级沿轴向分布如图6所示。由图6可知，对于改型

风扇，最大爬升工况下，在风扇前缘激波初始位置处总声压级

为（R-1）dB，轴向坐标0位置处总声压级为（R-4.7）dB。

3.4 两种方案的激波噪声水平对比

本节给出了基准方案和改型方案在初始位置和轴向坐

标为0位置的风扇激波噪声总声压级对比。由表1可知，对

于本文研究对象，某大涵道比涡扇发动机风扇部件的激波噪

声来说，在标准天起飞和最大爬升两个工况下，弯掠改型设

计方案的风扇激波噪声均比基准方案的风扇激波噪声低。

降噪收益在0.2~1.2dB不等，随着轴向位置变化而不同。

4 结论
本文基于风扇激波噪声的频域预测方法，通过对某大

涵道比涡扇发动机基准风扇和弯掠改型设计风扇的风扇激

波噪声沿轴向总声压级进行了预测，根据计算结果，得到以

下结论：

（1）弯掠改型设计风扇叶片在标准天起飞工况下，激

波噪声水平在初始位置（声源强度）较基准风扇叶型低

1.2dB，但随着激波沿轴向的不断衰减，改型风扇叶片的降

噪设计效果有一定的降低，在轴向坐标0的位置，改型设计

带来的降噪收益约为0.3dB。

（2）弯掠改型设计风扇叶片在最大爬升工况下，激波噪

声水平在初始位置（声源强度）较基准风扇叶型低0.2dB，随着

激波沿轴向的不断衰减，降噪设计效果基本能够保持，在轴向

坐标0的位置，改型设计带来的降噪收益仍为0.2dB。

（3）基于本文的评估结果，说明改进风扇叶片的弯掠

设计，如增大风扇叶片尖部前掠、加宽风扇叶片中下部和根

部等方式，有助于改善风扇激波强度，在激波初始位置有效

图4 最大爬升工况基准风扇叶型的激波噪声总声压级沿轴向分布

Fig.4 The total sound pressure level axial distribution of shock

wave noise (reference case, max climb condition)

图5 标准天起飞工况改型风扇的激波噪声总声压级沿轴向分布

Fig.5 The total sound pressure level axial distribution of

shock wave noise (modified case, takeoff at ISA

sea level condition)

图6 改型风扇的激波噪声总声压级沿轴向分布

Fig.6 The total sound pressure level axial distribution of

shock wave noise (reference case, max climb

condition)

表1 两种风扇叶片方案激波噪声水平对比

Table 1 The comparison of shock wave noise for 2 fans

基准方案

改型方案

降噪设计收益

标准天起飞工况/dB

初始位置

R

R-1.2

1.2

轴向坐标0位置

R-5.4

R-5.7

0.3

最大爬升工况/dB

初始位置

R-0.8

R-1

0.2

轴向坐标0位置

R-4.5

R-4.7

0.2
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降低风扇激波噪声。
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Low Noise Design for Fan Shock Wave Noise of a High Bypass Ratio Turbofan Engine
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Abstract: In order to investigate the effect of sweep and lean fan blade profile on fan shock wave noise of the high

bypass ratio turbofan engine, a modified fan blade was designed by increasing the sweep of fan blade tip and

widening the middle and lower parts and roots of fan blade on basis of reference fan blade profile. Then the 1D

propagation characteristics of detached shock wave noise in the leading edge of reference fan and modified fan were

analyzed. The results show that the shock wave noise level of the modified fan is lower than that of the reference fan

at the conditions of takeoff at ISA sea level and maximum climb, which proves that the modified design of the sweep

and lean fan blade profile is helpful to reduce the shock wave noise of the fan.

Key Words: high bypass ratio turbofan engine; sweep and lean fan blade profile; shock wave noise; low noise design
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