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摘　 要：为解决水下噪声污染问题以及提升水下航行器声隐身性能，根据座头鲸鳍肢前缘结节结构对

ＮＡＣＡ００２０ 进行波状前缘改型设计。 采用大涡模拟和 ＦＷ⁃Ｈ 方程相结合的方法，对改型前后翼型的湍

流干涉流场及噪声特性进行了研究。 结果表明波状前缘能够有效降低翼型的湍流干涉噪声，尤其是

高于 ８９．５５ Ｈｚ 的宽频噪声。 波状前缘翼型的总声压级指向性特征与原翼型相同，均呈偶极子特性，但
其各个方向上的噪声值均有一定降低。 对总声压级进行分频段计算发现波状前缘在 １ ０００～５ ０００ Ｈｚ
的中高频段内降噪最好，降噪量可达 １２．６ ｄＢ。 通过流场分析得出波状前缘的降噪作用主要与前缘压

力脉动降低和展向流动增强导致涡在展向的相干性减弱有关。
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　 　 进入 ２１ 世纪，海洋已日益成为国际间政治、经
济、外交的重要舞台。 随着人类海洋活动的频繁，水
下噪声问题日益严重对海洋环境和海洋生物产生了

危害，噪声问题也是限制潜艇等水下武器发展的重

要因素。 因此当前对于水下噪声的降低需求十分

迫切。
近年来，基于仿生流动控制的降噪概念广受科

学家及工程师的关注，为降低噪声提供了新的研究

思路。 翼型仿生前缘降噪的概念最早来自人类对猫

头鹰翅膀结构的认识，但尖锐锯齿形状的猫头鹰翅

膀前缘结构，其工程实现和应用都具有一定难度和

局限。 因此针对翼型前缘降噪，人们逐渐将研究工

作重点瞄准对座头鲸鳍肢的前缘凸起结构的模仿。
１９９５ 年，Ｆｉｓｈ 等［１］ 首次发表了座头鲸鳍肢前缘

凸起结构的形态学分析和流体力学性能研究。 此后

许多学者对此结构的流体动力性能进行了研究。
Ｊｏｈａｒｉ等［２］通过水洞试验研究发现波状前缘的添加

能够明显改善翼型的失速性能。 Ｗｅｉ 等［３］通过水洞

试验发现低雷诺数下波状前缘能够有效改善翼型的

流动分离特性。 Ｐｅｎａ 等［４］ 通过数值仿真研究了波

状前缘翼型对高雷诺数全湍流条件下的翼型水动力

性能的影响，发现相对于过渡条件，全湍流条件下波

状前缘对翼型水动力性能的改善更显著。
Ｈａｎｓｅｎ 等［５］首次研究了波浪状前缘对翼型单

音噪声的控制效果。 Ｃｈｏｎｇ 等［６］通过风洞试验研究

了不同波长和振幅对波状前缘降噪效果的影响，发
现增大振幅减小波长可以提高波状前缘的降噪效

果。 吉林大学的石磊等［７］ 通过数值模拟研究发现

ＮＡＣＡ００１８ 翼型前缘添加圆齿状结构后噪声得到降

低。 Ｇｒｕｂｅｒ 等［８］ 试验发现，在串列翼型上同时应用

波浪前缘与锯齿尾缘，可降低翼型噪声 ５ ～ ８．５ ｄＢ。
英国南安普顿大学声学与振动研究所对波状前缘降

噪开展了大量研究［９⁃１１］，Ｃｌａｉｒ 等［９］ 通过风洞试验和

数值模拟的方法研究发现波状前缘在几乎不影响翼

型气动性能的前提下能够降低湍流翼型干涉噪声

３～４ ｄＢ。 Ｐａｒｕｃｈｕｒｉ 等［１０］还提出了双周期的新型波

状前缘结构。 西北工业大学的陈伟杰等［１２⁃１３］ 对波

状前缘翼型的气动性能和气动噪声进行了数值及试

验研究。 哈尔滨工程大学的姜慧［１４］ 研究发现凹凸

结构和锯齿叶稍能在一定程度上改善螺旋桨的噪声
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性能。
目前，国内外主要还是利用数值方法来模拟研

究流噪声，而 ＣＦＤ 和声类比相结合的方法是当前较

流行的噪声预测方法。 Ｗａｎｇ 等［１５］对噪声计算的混

合方法进行了总结介绍。 Ｃａｓａｌｉｎｏ 等［１６］采用非定常

ＲＡＮＳ 模型结合 ＦＷ⁃Ｈ 方程来进行噪声数值模拟，
并采用二维网格来减少所需的计算量。 Ｇｉｒｅｔ 等［１７］

采用 ＬＥＳ 结合 ＦＷ⁃Ｈ 方程的方法研究了展向尺寸

对圆柱翼型干涉噪声的影响。 Ｃｈｅｎ 等［１８］ 采用混合

ＬＥＳ ／ ＦＷ⁃Ｈ 声类比方法研究了波状前缘对圆柱－翼
型干涉噪声的影响。

由于水下噪声研究起步较晚，关于波状前缘对

翼型噪声的研究主要集中在气动领域，对于水下的

研究较为匮乏，而水和空气 ２ 种介质在黏性、密度和

压缩性上存在很大区别，使得物体在空气中的流体

动力特性和空气动力噪声不能完全模拟其在水中的

流体动力特征和水动力噪声［１９］，因此关于波状前缘

对水下翼型的降噪效果研究是十分必要的。
由于水下环境和水下结构复杂，水翼可能处于

湍流干涉环境中，如潜艇附体，泵喷的定子与转子等

均处在湍流干涉流场中，所以研究复杂的干涉环境

下波状前缘翼型的降噪效果及降噪机理有很重要的

实际应用意义。 本文采用湍流翼型干涉噪声的经典

模型圆柱－水翼结构，通过水翼前方圆柱的放置使

得水翼处于非定常来流涡街之中，研究波状前缘对

水翼湍流干涉噪声的降噪效果和机理。

１　 数值计算方法

本文采用流场 ／声场混合计算方法进行流噪声

计算，其中流场采用大涡模拟（ＬＥＳ）进行计算，声场

采用基于声类比的 ＦＷ⁃Ｈ 方程进行计算。
１．１　 大涡模拟

对流场的模拟方法主要有直接 数 值 模 拟

（ＤＮＳ）、雷诺平均（ＲＡＮＳ）、大涡模拟（ＬＥＳ）以及分

离涡模拟混合方法（ＤＥＳ）等。 ＬＥＳ 方法是根据湍流

中大尺度涡和小尺度涡的不同特性，对大尺度的涡

直接求解，对小尺度的涡构建模型来近似。 采用滤

波函数对非定常不可压缩连续方程和 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ
方程进行处理，由此得到
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式中： ρ 为流体密度；􀭵ｕｉ，􀭵ｕ ｊ分别是 ｘｉ，ｘ ｊ 方向上的流

体分速度；μ 为动力黏性系数；ｐ 为压强； τｉｊ 为亚网

格尺度应力，τｉ ｊ ＝ ρ ｕｉｕ ｊ － ρ ｕｉ ｕ ｊ。
１．２　 ＦＷ⁃Ｈ 方程

从质量守恒方程和 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ 方程导出的声

波方程为 ＦＷ⁃Ｈ 方程，可以表示为

１
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０

∂２ｐ′
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　 ∂
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　 ∂
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｛［ρ０ｖｎ ＋ ρ（ｕｎ － ｖｎ）］δ（ ｆ）｝ （３）

式中： ｐ′为远场声压，计算方式为 ｐ′ ＝ ｐ － ｐ０； ｕｉ 为 ｘｉ

方向上的流体速度分量；ｕｎ 是垂直于 ｆ ＝ ０ 的流体速

度分量；ｖｎ 是垂直于表面的表面速度分量； δ（ ｆ） 是

Ｄｉｒａｃ ｄｅｌｔａ 函数；Ｈ（ ｆ） 为 Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ 函数；表面 ｆ ＝ ０
为计算模型表面；ｎ ｊ 为表面指向外部区域的单位法

向量；ａ０ 为远场声速；Ｔ ｉｊ 为 Ｌｉｇｈｔｈｉｌｌ 应力张量，定义

为 Ｔ ｉｊ ＝ ρｕｉｕ ｊ ＋ Ｐ ｉｊ － ａ２
０（ρ － ρ ０）δ ｉｊ。

２　 模型与边界条件

２．１　 物理模型与计算域

波状前缘结构见图 １，以 ＮＡＣＡ００２０ 为基础翼

型，改型前后的翼型有相同的平均弦长 ｃ（１００ ｍｍ）
和展长 Ｌ（４２ ｍｍ）。

图 １　 波状前缘翼型示意图

波状前缘由 ２ 个参数进行定义，振幅 Ａ 和波长

Ｗ。 根据座头鲸的生物学测量，其结节结构的振幅

和波长大小分别为 ２．５％ ～ １２％弦长 和 １０％ ～ ５０％
弦长［１］，因此本文选择 Ａ ＝ ８ ｍｍ，Ｗ ＝ １２ ｍｍ 的波状

·７６２１·
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前缘翼型作为研究对象，并在后续研究中简称为

Ａ８Ｗ１２。 其弦长沿展向变化定义如公式（４）所示

ｃ（ ｚ） ＝ ｃ ＋ Ａ
２
ｓｉｎ ２π

Ｗ
ｚæ

è
ç

ö

ø
÷ （４）

波状前缘翼型的厚度随中弧线的变化规律如（５）式
所示
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ｘｏｌｄ，　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ｘｏｌｄ ≥ ｘｍａｘ

ì

î
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ïï

ïï

ｙｎｅｗ ＝ ｙｏｌｄ

（５）

式中：下标 ｏｌｄ 表示基础翼型；ｎｅｗ 表示波状前缘翼

型； ｘｍａｘ 表示翼型最大厚度的位置。
圆柱－翼型湍流干涉模型的计算域设置如图 ２

所示，其中圆柱的直径为 ｄ ＝ ０．１ｃ，展长与翼型相同，
位于翼型上游一倍弦长处。 计算域入口位于翼型前

缘上游 ８ 倍弦长处，出口位于翼型前缘下游 １２ 倍弦

长处，ｙ 方向长度为 １６ 倍弦长。

图 ２　 圆柱－翼型干涉结构示意图

２．２　 计算网格与求解设置

圆柱－翼型湍流干涉模型的局部网格示意图如

图 ３ 所示。 全域采用结构化网格，为满足大涡模拟

计算的网格要求，第一层网格与壁面的距离满足

ｙ ＋ ＜ １，沿壁面法向网格增长率为 １．１。 波状前缘翼

型网格与基础翼型在 ｘ⁃ｙ 平面上基本一致， 但波状

图 ３　 圆柱－翼型干涉模型网格示意图

结构几何较为复杂，为精确模拟波状翼型的流场特

征，对其在展向进行了网格加密。
计算边界条件设置为：入口设置为速度入口，

Ｕ＝ ３．０５ ｍ ／ ｓ，基于来流速度和翼型弦长的雷诺数为

Ｒｅ＝ ３．０５×１０５，出口为压力出口，上下边界为滑移边

界条件，展向设置为周期性边界条件。
计算中亚格子模型选择动力 Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ⁃Ｌｉｌｌｙ

模型，压力速度耦合方式采用 ＳＩＭＰＬＥＣ 模型，动量

方程采用有界中心差分格式。 首先采用 ｋ⁃ω ＳＳＴ 湍

流模型进行定常计算，以定常计算结果作为初场进

行 ＬＥＳ 计算，计算若干步获得稳定的流场后开启

ＦＷ⁃Ｈ 声学方程采集声学信息，本文的时间步长为

Δｔ＝ ２．５×１０－５。

３　 网格与计算方法验证

３．１　 网格无关性验证

网格密度对计算结果有重要影响，必须通过网

格无关性分析来确定网格密度及质量。 本文针对

ＮＡＣＡ００２０ 和波状前缘翼型干涉模型分别设计了

３ 种网格密度进行网格无关性验证，以阻力系数平

均值和升力系数的均方根值作为参数进行比较，结
果如表 １ 至 ２ 所示。

表 １　 ＮＡＣＡ００２０ 网格独立性验证

网格号 网格数 平均阻力系数 升力系数均方根

１ ５ ２０９ ７９９ ０．００１ ３ ０．０８１ ８
２ ７ ４４２ ５７０ ０．００１ ５ ０．０８４ ２
３ １０ ４２７ ７２５ ０．００１ ６ ０．０８３ ９

表 ２　 波状前缘翼型网格独立性验证

网格号 网格数 平均阻力系数 升力系数均方根

１ ８ ５１３ ３９７ ０．００１ ４ ０．０７１ ６
２ １３ ３０９ ６２７ ０．００１ １ ０．０７１ ８
３ １７ ８６２ ０５３ ０．００１ １ ０．０７２ ４

·８６２１·
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通过表 １ 和表 ２ 的对比，发现 ＮＡＣＡ００２０ 和波

状前缘翼型均可选择中等密度网格 ２，在保证计算

精度的同时提高计算效率。
３．２　 数值方法验证

为确保 ＣＦＤ 与声类比方法结合预报流噪声的

准确性，选择与本文模型相似的经典模型圆柱⁃
ＮＡＣＡ００１２进行验证，以 Ｊａｃｏｂ 等［２０］ 的圆柱翼型干

涉噪声风洞试验为参考，将计算结果与其试验结果

进行对比。 模型设置见图 ４，ＮＡＣＡ００１２ 翼型弦长

ｃ＝ １００ ｍｍ位于圆柱下游 １ 倍弦长处，圆柱直径 Ｄ ＝
０．１ｃ，二者展长均为 ｌ ＝ ３００ ｍｍ。 入口速度 ７２ ｍ ／ ｓ，
噪声测试点位于翼型中心正上方 １．８５ ｍ 处。

图 ４　 模型示意图

使用本文的数值方法对此模型进行了计算并与

已发表试验数据［２０］ 和仿真数据［１７］ 进行对比，结果

如图 ５ 所示。

图 ５　 数值方法验证结果

由图 ５ 可以看出本文计算结果与已发表的试

验结果和数值仿真结果在声压级曲线趋势和噪声峰

值频率上基本一致，因此本文的流场 ／声场混合计算

方法得到了验证，为后续的波状前缘降噪研究奠定

了基础。

４　 计算结果与分析

４．１　 流场计算结果

为研究波状前缘对翼型水动力性能的影响，图

６ 给出了添加波状前缘前后的翼型升阻力系数时域

曲线。 由图可以看出波状前缘翼型和基础翼型的升

阻力系数均在一定范围内绕固定值上下波动，波状

前缘的添加对翼型的阻力系数和升力系数的均值影

响不大，但能减小升力系数脉动的幅值。

图 ６　 升阻力系数时间历程

为进一步研究波状前缘对翼型升力系数的影

响，对 ＮＡＣＡ００２０ 和波状前缘翼型 Ａ８Ｗ１２ 的升力系

数进行功率谱密度分析，结果如图 ７ 所示。 可以看

出波状前缘的添加降低了升力系数脉动幅值，并且

使得升力系数对应的特征频率后移，原ＮＡＣＡ００２０
的升力系数特征频率为 ５３．７１ Ｈｚ，添加波状前缘后

升力系数的特征频率变为 ５８．５９ Ｈｚ，特征频率后移

了 ４．８８ Ｈｚ。

图 ７　 升力系数功率谱密度对比

４．２　 声场计算结果

翼型噪声监测点的布置如图 ８ 所示，由于

ＮＡＣＡ００２０和波状前缘翼型 Ａ８Ｗ１２ 均为对称翼型，
本文计算为 ０°攻角，因此只在其一侧布置监测点。
本文监测点位于翼型中剖面 ｚ ＝ ２１ ｍｍ，距翼型中心

Ｒ＝ １ ｍ 处，每隔 ３０°布置一个。

·９６２１·
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图 ８　 翼型噪声监测点位置示意图

图 ９ 为监测点 ４ 处的声压级频谱，可以看出改

型前后的翼型噪声都是由单音噪声（ ｔｏｎａｌ ｎｏｉｓｅ）和
宽频噪声（ｂｒｏａｄｂａｎｄ ｎｏｉｓｅ）两部分组成，单音噪声

在低频有较高峰值。 波状前缘的添加对声压谱曲线

的曲线特征没有产生很大影响，但使得声压级的大

小尤其在中高频段有明显降低。 波状前缘的添加使

得原噪声谱的噪声峰发生了后移，对于基础的

ＮＡＣＡ００２０翼型，其最大声压级为 ９６．６７ ｄＢ，对应的

峰值频率为 ５３．２９ Ｈｚ，仿生翼型 Ａ８Ｗ１２ 最大声压级

为 ９５．１４ ｄＢ，降低 １．５３ ｄＢ，而对应频率为５９．９６ Ｈｚ，
后移了 ６．６７ Ｈｚ。 此外，通过与图 ７ 升力系数的功率

谱密度进行比较可以发现，声压级的峰值频率与升

力系数的特征频率基本上相对应。 波状前缘的添加

虽没有明显降低翼型湍流干涉噪声的峰值，但在

８９．５５ Ｈｚ以后的中高频，仿生翼型 Ａ８Ｗ１２ 对其宽频

噪声有显著降低效果，降噪量在 １３ ｄＢ 左右。

图 ９　 监测点 ４ 处声压级频谱图对比

图 １０ 为 ０～５ ０００ Ｈｚ 下改型前后翼型的总声压

级指向性对比图，可以看出波状前缘的添加没有改

变原翼型的声压级指向性特征，二者都呈现出“８”
字形的偶极子特征。 但在各个监测点，波状前缘均

对翼型的总声压级产生了降低效果，其中最大降噪

量为 ４．３５ ｄＢ。

图 １０　 总声压级指向性对比

为了更好地分析波状前缘对翼型的降噪作用，
对 ０～５ ０００ Ｈｚ 内 ２ 种翼型的噪声总声压级进行了

分段计算，各频段内的总声压级降噪量结果如图 １１
所示。 在监测点 １ 和 ７（即 θ＝ ０°和 １８０°），波状前缘

在 １００ ～ １ ０００ Ｈｚ 频段内的降噪量最大，分别为

５．７７ ｄＢ和 ５．５１ ｄＢ，在 ０～１ ００ Ｈｚ 频段内的降噪量次

之，在 １ ０００～５ ０００ Ｈｚ 频段内的降噪量最小。 而对

于监测点 ２～６，波状前缘在 １ ０００～５ ０００ Ｈｚ 频段内

降噪量最大，最大降噪量达 １２． ６０ ｄＢ，在 １００ ～
１ ０００ Ｈｚ频段内的降噪量次之，在 ０～１００ Ｈｚ 频段内

的降噪量最小。 波状前缘在各个监测点各个频段内

的降噪量都为正值，因此可以说波状前缘对翼型在

本文所研究的工况下各个方向各个频率范围都能产

生降噪作用。

图 １１　 各频段总声压级降噪量

４．３　 波状前缘降噪机制分析

为了得出波状前缘的降噪机制，对翼型湍流干

涉流场进行了更为细致的分析。 图 １２ 所示为改型

前后翼型吸力面的时均压力云图，从图中可以看出

波状前缘的添加减小了翼型沿前缘的压力值，基础

翼型 ＮＡＣＡ００２０ 在前缘压力较高并且在展向变化

小，只有 ２ 处有明显展向压力变化，而波状前缘翼型

Ａ８Ｗ１２ 前缘的压力值无论是在波峰、波中还是波谷

·０７２１·
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较基础翼型都有明显减小。 此外波状前缘的添加使

得在 Ａ８Ｗ１２ 翼型的波谷后方产生了低压斑点，即低

压区主要集中在波谷后方而不是沿整个展向连续分

布，增大了翼型的展向压力梯度。
为进一步分析波状前缘对翼型表面压力带来的

影响，对图 １３ 翼型表面压力脉动的均方根值进行了

分析。 波状前缘的添加将较高的压力脉动集中于波

谷处，使得其在波峰及中部位置明显降低。 压力脉

动的降低可以减小翼型的非定常载荷从而达到降噪

效果。

图 １２　 时均压力云图对比　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １３　 压力脉动均方根云图

　 　 图 １４ 给出了基础翼型 ＮＡＣＡ００２０ 和波状前缘

翼型 Ａ８Ｗ１２ 不同 ｙ⁃ｚ 平面上的时均展向速度云图

对比。 来流湍流在经过 ＮＡＣＡ００２０ 前缘后出现 ２ 处

较明 显 的 大 小 相 反 的 展 向 速 度， 与 图 １２ 中

ＮＡＣＡ００２０ 表面压力变化位置一致。 添加波状前缘

后，翼型展向速度不再是无规律变化，而是呈现出了

一定的规律性周期性，在结节的两侧展向速度方向

图 １４　 时均展向速度云图

相反。
图 １５ 为翼型吸力面时均展向壁面剪切应力的

对比图，对于基础翼型 ＮＡＣＡ００２０，前缘主要存在 ２
处展向壁面切应力较大的位置，表明这两处有较强

的展向流动，与图 １４ 相对应。 对于波状前缘翼型，
展向壁面剪切应力分布有较强的规律性，在每个波

峰处有反向的展向壁面切应力，在每个波谷处也有

类似现象，且波谷处值更大，表明对于波状前缘翼

型，在波峰和波谷处均存在较强的展向流动，这种分

布与图 １４ 中波状前缘的展向速度分布规律一致。
图 １６ 给出了基础翼型和波状前缘翼型的涡核

等值面图，以流向涡量 ωｘ 着色。 由图可以看出基础

翼型的前缘涡结构在展向上连续性较强，而波状前

缘翼型的涡结构在展向上连续性减弱，成为比较破

碎的涡，因此波状前缘可以减弱翼型前缘涡结构的

相干性从而降低噪声。

图 １５　 时均展向壁面剪切应力分布图　 　 　 　 　 　 图 １６　 涡核等值面图（Ｑ＝ ３００ ０００）

·１７２１·
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５　 结　 论

本文采用大涡模拟与 ＦＷ⁃Ｈ 方程相结合的方法

研究了波状前缘对翼型湍流干涉噪声的影响。 以

ＮＡＣＡ００２０ 为基础翼型，波状前缘采用正弦波，幅值

Ａ＝ ８ ｍｍ，波长 Ｗ ＝ １２ ｍｍ，基于弦长 ｃ ＝ １００ ｍｍ 的

雷诺数为 Ｒｅ＝ ３．０５×１０５。 首先采用 ＬＥＳ 方法对改型

前后的翼型流场进行了计算，而后基于获得的流场

数据采用 ＦＷ⁃Ｈ 方程对翼型的远场干涉噪声进行了

预报，得到的结论如下：
１） 波状前缘的添加对翼型的气动性能造成了

一定的影响，降低了翼型升力系数脉动的幅值，并使

其特征频率发生了一定后移；

２） 添加波状前缘后翼型的噪声谱仍是由单音

噪声和宽频噪声组成，其单音噪声峰值有略微降低，
峰值频率与升力系数的特征频率对应，也有一定后

移，而 ８９．５５ Ｈｚ 后的宽带噪声则有显著降低。 波状

前缘的添加不会改变原翼型的总声压级指向性特

征，但在各个监测点均有一定的降噪效果。 对不同

频段总声压级进行计算后，发现在 １ ０００ ～ ５ ０００ Ｈｚ
降噪量最大，达 １２．６０ ｄＢ。

３） 对波状前缘的降噪机理进行分析，发现主要

有两方面因素：①波状前缘翼型的压力脉动主要集

中于波谷处，在波峰和波中相对基础翼型压力脉动

明显减小；②由于波状前缘的添加使得在翼型展向

上流动增强，涡的展向连续性减弱，破碎成小涡，从
而降低了涡的展向相干性。
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