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一种基于物理机制的飞机增升装置
气动噪声快速预测方法研究
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摘 要：随着航空发动机先进噪声控制技术的使用，机体噪声已经成为飞机着陆阶段的主要声源。在民用飞机进场着陆与

起飞过程中增升装置和起落架的气动噪声是机体噪声最强声源。本文研究了一种基于物理机制的增升装置气动噪声预测

方法，编制了增升装置气动噪声快速预测程序，修正了增升装置气动噪声预估模型，采用国际公开的文献和试验数据与气动

噪声快速预测程序计算结果进行对比。编制气动噪声快速预测程序为评估飞机概念设计阶段的部件噪声级提供了工程实

用工具。
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飞机的噪声源通常分为推进系统噪声源和机体噪声源。

航空发动机慢车功率工作时机体噪声强度会超过发动机噪

声，增升装置和起落架产生的气动噪声是机体噪声的重要来

源[1]。美国国家航空航天局（NASA）从20世纪70年代初就

相继开展了“先进亚声技术AST”“安静飞机技术QAT”等研

究项目[2]，对高升力构型开展了噪声试验，发展了机体噪声预

测的经验方法。20世纪90年代，空客公司在德荷DNW风洞

中采用麦克风相阵列技术开展了A380型号飞机的噪声试

验，应用新的降噪技术，A380飞机在起降过程中噪声强度比

同类大型飞机降低一半[1]。NASA兰利中心的飞机噪声预测

计划ANOPP在很大程度上依赖于半经验方法。近年来通过

麦克风相阵列技术已测得大量模型和全尺寸飞行器的噪声

试验数据，提高了半经验方法的计算精度[3]。波音公司对777

型号飞机的三个不同缩比模型进行了噪声试验研究，Guo

YuePing提出了一种基于噪声产生物理机制的预测方法[4]。

传统的噪声预测方法主要包含纯理论方法、纯数值方

法、混合方法[5]，采用纯理论方法对物理现象建模的真实度

不高，纯数值方法的工程实用性不强，采用混合方法对近流

场非定常流动的计算量巨大、计算时间长。尽管麦克风相

阵列技术是机体气动噪声预测与控制研究中最常用和可行

的预测技术，但是在概念设计和选型阶段开展大量试验的

花费很高[1]。近年来国际民航组织发布了更加严格的噪声

适航标准[6]，美国联邦航空局（FAA）从2018年1月1日起对

新提交适航审查的飞机采用新的噪声标准，称为第 5阶段

飞机噪声标准，要求新设计的亚声速飞机噪声比第 4阶段

噪声标准降低 7dB[7]。这就要求在飞机设计阶段必须考虑

噪声指标，因此有必要对一种更加高效和直观的基于噪声

产生物理机制的气动噪声预测方法开展研究，在飞机概念

设计阶段准确评估部件噪声级。

本文通过对基于物理机制的增升装置气动噪声预测方

法的研究，编制了增升装置气动噪声快速预测程序，利用国

际公开的试验数据对该方法中的增升装置气动噪声预估模

型进行了修正。应用该程序和计算流体力学（CFD）软件

AVICFD-X 对 AIAA 第三届高升力预测研讨会 HLW3 中

NASA-CRM标准模型的增升装置气动噪声级进行了计算。

1 增升装置气动噪声预测方法研究
早期机体噪声预测经验方法基于风洞试验数据和简化
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理论模型发展而来，通过总结试验数据规律得出经验公式。

预测模型依赖于风洞试验包含的机型试验数据，其应用具

有一定局限性。麦克风相阵列测试技术的发展促进了对经

验方法的改进。波音公司利用此测试技术对233套机型进

行了不同飞行条件下的噪声试验，发展了增升装置气动噪

声预测方法[8]和模型，该方法不仅和飞机几何参数和流动

状态相关，而且和气动噪声产生的物理原理相关。由于预

测模型的每一项都包含噪声产生或传播特性的物理意义，

因此称为基于物理机制的增升装置气动噪声预测方法[8]，

和传统的机体噪声预测经验方法相比，该预测方法的通用

性更强。

1.1 部件声源

麦克风相阵列测试技术的优势在于波束成形技术能测

得声源强度和分布，总声源被划分为子声源积分域，部件和

子声源积分域对应。典型增升装置部件声源可划分为前缘

缝翼、内侧襟翼、外侧襟翼、副翼、机翼后缘5部分噪声源[8]，

如图1所示。

1.2 子声源积分

应用麦克风相阵列技术能定位子声源，采用波束成形

技术测得声源强度，对子声源积分域内的声源积分能得到

子声源的远场辐射噪声。由于子声源和增升装置部件一一

对应，从而得到子声源对应部件的远场辐射噪声。子声源

积分建立了部件声源强度分布和部件远场噪声频谱之间的

联系[8]。

1.3 缩比模型试验数据向全尺寸飞机外推

根据模型尺寸之比能将缩比模型的噪声频率和幅值试

验数据外推到全尺寸飞机的噪声频率和幅值。由于小尺寸

模型相对于全尺寸飞机有不同的流动特征，采用雷诺数效

应修正外推结果。缩比模型的噪声频率外推到全尺寸飞机

噪声频率的关系式，如式（1）所示：

f full / fsmall = (Lsmall / Lfull)
2-γ （1）

根据流动雷诺数的范围，γ取值为1.1~1.2，1.2对应完全

发展的湍流边界层。噪声幅值的外推过程是高度经验化的，

通过麦克风试验数据得到修正的经验公式和解析表达式。

幅值外推的修正方法包含马赫数修正、雷诺数效应修正、模

型尺寸修正、风洞流场修正、风洞背景噪声修正、风洞剪切层

修正、大气耗散修正、传播距离修正和地面反射修正。

1.4 关联性分析

通过对噪声产生物理原理和大量噪声试验数据之间关

联性的研究，推导出远场噪声谱与空气流动状态及机体尺

寸之间的关系[8]。关联分析建立的机体部件远场噪声谱和

机体尺寸、流动状态之间的关系式，如式（2）所示：

S = S0F ( Sr ) D ( θ ) Mab1Cb2L ( l/r )b3 ( sinα )b4 ( sinδ )b5 （2）

式中：S为部件噪声谱，Sr为斯特劳哈尔数，l和 r分别为部件

特征尺寸和噪声传播距离。D ( θ )为噪声指向性函数，频谱

函数F(Sr)为噪声谱和频率之间的关系，S和部件特征尺寸

l、马赫数Ma、迎角α、升力系数CL、部件偏斜角 δ的幂成正

比。常数 S0和系数 bn由线性回归分析确定[8]，部件定常气

动力系数由CFD计算得到，部件特有流动特征比（如襟翼

展向速度和襟翼边缘涡强度）可由气动力计算得到。

1.5 回归分析结果

对大量机型的噪声试验数据采用线性回归分析推导出

频谱函数和频率、指向性函数和频率的关系[9]，如式（3）

所示：

10log{F ( Sr )}=∑
n = 0

6
an {log ( Sr )}n （3）

指向性函数和频率的关系如式（4）所示。

10log{D ( θ,Sr )}= d0 + d1log ( Sr ) + d2{log ( Sr )}2 （4）

2 增升装置气动噪声快速预测程序

应用基于物理机制的增升装置气动噪声快速预测方法

建立数学模型，采用Fortran编制了增升装置气动噪声快速

预测程序。图2是增升装置气动噪声快速预测程序的设计

流程图，该程序具备输入和输出功能。程序输入文件包含

几何参数、空气流动状态、频率计算范围、噪声传播指向角、

关联关系式系数取值等。预测程序首先计算分部件声压级

和频谱，再计算总声压级和频谱。预测程序输出文件包含

图1 增升装置噪声源分布图（4.7%缩比MD-11模型，

Ma=0.207，f=1000Hz）

Fig.1 High-lift device noise source distribution

(4.7% MD-11, Ma =0.207，f=1000Hz )
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部件声压级频谱和不同传播指向角的总声压级结果。

3 快速预测程序的验证和模型修正

3.1 气动噪声快速预测程序验证模型

选用在起飞状态的麦道公司DC-10飞机增升装置构型作

为气动噪声快速预测程序的计算模型[8]，DC-10飞机是美国麦

道公司生产的远程运输客机，增升装置包含襟翼内侧、襟翼外

侧、缝翼、副翼，如图3所示。飞机几何参数包含机身半展长

25.2m，襟翼偏角δf=50°。流动状态为来流马赫数Ma=0.26，设

定远场噪声接收点在适航认证的过顶高度120m位置。

3.2 快速预测结果分析

3.2.1 归一化谱函数的修正

将部件远场声压级和过顶位置总声压级的差定义为

谱函数[9]。读入输入文件后、计算得到增升装置各部件即

内襟翼、外襟翼、缝翼、副翼的谱函数随频率的变化，图 4

横坐标代表斯特劳哈尔数的对数，纵坐标代表谱函数，红

线和蓝线分别表示计算数据和试验数据拟合的谱函数曲

线。对参考文献[9]中DC-10部件谱函数试验数据拟合，

如图 4中蓝色线所示。快速预测程序计算的部件谱函数

和试验数据拟合的部件谱函数在低频段符合很好，在高频

范围有差别，说明参考文献[8]中的系数 an是不准确的。

对谱函数试验数据曲线离散，再次拟合该离散数据得到新

的部件谱函数多项式。修正后的谱函数多项式曲线和谱

函数试验曲线完全重合，证明修正后的谱函数多项式系数

an是准确的。

3.2.2 过顶位置的声压级曲线

气动噪声快速预测程序计算了远场噪声接收点处的声

压级。如图5所示，蓝色标志代表试验数据，红色圆点标志

代表基于物理机制的噪声预测方法［8］对过顶声压级的预

测结果，绿色三角标志代表快速预测程序对过顶位置声压

级计算结果，它和试验数据变化趋势及幅值符合较好，增升

装置过顶位置声压级计算结果和试验数据的变化趋势及幅

值的符合性较好，比参考文献[8]预测的过顶位置声压级结

图2 快速预测程序流程图

Fig.2 Flow chart of rapid noise prediction programs

图3 DC-10增升装置起飞构型图

Fig.3 DC-10 aircraft high-lift device in take off status
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果更加接近试验数据，验证了气动噪声快速预测程序具有

较好的可靠性。

3.2.3 噪声传播指向性分析

应用气动噪声快速预测程序计算了修正后的F ( Sr )频
谱函数随噪声传播指向角的变化关系。如图 6所示，不同

传播指向角的频谱函数曲线几乎重合，只在高频区域频谱

函数有微小差异。

如图 7所示，快速预测程序计算的不同指向角度的总

声压级计算结果和DC-10增升装置总声压级随指向角变

化的试验数据符合很好，曲线重合度高。

3.3 NASA-CRM增升装置气动噪声预测

采用AIAA第三届高升力预测研讨会HLPW3提供的

NASA-CRM 标准模型的增升装置作为计算模型，应用

CFD软件AVICFD-X和气动噪声快速预测程序，计算增升

装置的部件气动力系数、过顶声压级、总声压级。

NASA-CRM 飞机及增升装置如图 8所示，包含缝翼、

内侧襟翼、外侧襟翼，主要几何参数包含平均气动弦长7m、

半模参考面积191.84m²、半展长29.38m[10]，流动状态包含来

流马赫数 0.2、迎角 8°，襟翼部件偏角 δf =50°。设定远场温

度为288.15K，压强为101356.5Pa。远场噪声接收点在适航

图4 DC-10增升装置部件谱函数对比

Fig.4 DC-10 transport aircraft high-lift device component spectra function

图5 DC-10增升装置过顶120m位置声压级比较

Fig.5 Comparison of predictions and flight test data for DC

-10 high-lift device noise at overhead position（120m）

图6 不同指向角的归一化频谱函数F ( Sr )
Fig.6 Normalized spectral function F(Sr) in different

directivity angle
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认证的过顶高度120m位置。

3.3.1 流场计算

NASA-CRM 计算模型和网格如图9所示，网格总量为

2131633个网格节点。采用AVICFD-X软件进行定常流动

计算，计算时间步长达到2000多步后气动力系数收敛。定

常计算的流场如图 10所示，AVICFD-X计算得到NASA-

CRM计算模型在襟翼偏角 δf =50°情况下的流场结果。定

常流动条件下NASA-CRM全机升力系数CL收敛历程如图

11所示，表1是增升装置各部件的升力系数计算结果。

3.3.2 增升装置气动噪声计算

通过AVICFD-X计算得到NASA-CRM模型增升装置

分部件内襟翼、外襟翼和缝翼的定常升力系数CL，快速预测

程序从输入文件里读入部件升力系数CL、模型几何参数、流

动状态参数后，快速预测程序计算过顶位置90°指向角的声

压级。图12是增升装置过顶位置即90°指向角的声压级曲

线，在低频区域声压级比较高，最高达到90dB。

快速预测程序输出了NASA-CRM模型增升装置的总

声压级指向性计算结果，如图 13所示，气动噪声传播的指

向性效果明显。

图7 DC-10不同指向角归一化总声压级比较

Fig.7 DC-10 normalized OASPL

图8 NASA-CRM及增升装置标准模型

Fig.8 NASA-CRM high-lift device

图9 NASA-CRM计算模型和网格

Fig.9 NASA-CRM computation model and grid

图10 NASA-CRM 流场计算结果

Fig.10 NASA-CRM flow computation result

图11 升力系数收敛历程图

Fig.11 CL coefficient convergence history
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4 结论
本文对一种基于物理机制的飞机增升装置气动噪声预

测方法进行了研究，编制了增升装置气动噪声快速预测程

序，用国际公开的文献和试验数据验证了气动噪声快速预

测程序，修正了增升装置气动噪声预估模型。经过和试验

数据对比，证明气动噪声快速预测程序具有较好的可靠性。

应用该程序对 AIAA 第三届高升力预测会议 HLW3 的

NASA-CRM标准模型的增升装置噪声级进行了计算。编

制气动噪声快速预测程序为评估飞机概念设计阶段部件噪

声水平提供了工程实用预测工具。
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表1 部件升力系数计算结果

Teble 1 CL computation result of high-lift device component

部件名称

缝翼

内侧襟翼

外侧襟翼

CL计算结果

3.25208E-1

3.61591E-1

3.94675E-1

图12 NASA-CRM增升装置过顶位置声压级

Fig.12 NASA-CRM high-lift device overhead SPL

图13 NASA-CRM增升装置总声压级指向性

Fig.13 OASPL directivity of NASA-CRM high-lift device
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Research of an Aircraft High-lift Device Aerodynamic Noise Rapid Prediction
Method Based on Physics Mechanism
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Abstract: With the application of advanced aero engine noise control technology, airframe noise has become the

main sound source during the process of approach. The aerodynamic noise of the high-lift device and landing gear

during the process of approach, landing and takeoff is one of the strongest sound sources of airframe. Hence

accurate prediction of aerodynamic noise has become the focus of the aviation industry. In this paper a method based

on physical mechanism for rapid prediction of high-lift device aerodynamic noise was studied. A Fortran program for

rapid prediction of high-lift device aerodynamic noise was programmed, and the prediction model of high-lift device

aerodynamic noise was also revised. The validation results of the program were compared with the internationally

published literatures and experiment data. A rapid prediction program for high-lift device aerodynamic noise is

developed to provide an engineering practical tool for evaluating component noise levels in the conceptual design

phase of aircraft.
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