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波浪形前缘降低后掠叶片宽频噪声实验研究 *

卯鲁秦，郭 鑫，黎 霖，乔渭阳，仝 帆

（西北工业大学 动力与能源学院，陕西 西安 710129）

摘 要：为了研究波浪形前缘对后掠叶片湍流干涉噪声的影响，通过放置于叶片上游的倾斜圆柱产

生尾迹，圆柱尾迹为各向异性的湍流，之后湍流与叶片相互干涉产生干涉噪声。实验采用的叶型后掠角

度为30°，截面为NACA0012翼型。在气流来流速度 v分别为30，40，60，70m/s的情况下 （基于叶片弦

长的雷诺数为3×105~7×105），使用31个麦克风线阵列测量了基准后掠叶片与波浪形前缘叶片对应的叶片

湍流干涉噪声。采用Clean-SC算法处理数据，得到不同幅值与波长下后掠叶片前缘噪声信息。实验结

果表明，波浪形前缘幅值与波长对总声压级降噪量均有影响，使用最大幅值和最小波长的波浪形前缘降

噪效果最好；不同气流速度下，采用相同的波浪形前缘，使用斯特劳哈尔数表征的噪声频谱图变化规律

相似。
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Experimental Study on Broadband Noise Reduction with
Wavy Leading Edge for Sweep Blade
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Abstract：In order to investigate the blade-turbulence interaction（BTI）noise reduction of a sweep blade
with wavy leading edge（WLE）configuration，the noise radiation from the sweep blade leading-edge is generated
by the interaction of the blade and incoming anisotropic turbulence which is produced by a rod whose wake im⁃
pinges onto the downstream blade. The swept blade with swept angle of 30 degrees and constructed by NACA0012
airfoil was experimental investigated in this study. The BTI noise for the swept blade with and without wavy lead⁃
ing edge were measured with the flow speeds of U=30m/s，40m/s，60m/s and 70m/s，and the corresponding Reyn⁃
olds numbers based on the blade chord are in 3×105 ~ 7×105. A linear array of 31 microphones was used in this
study to determine the BTI noise of the swept blade. With the Clean-SC approach，clear and quantitative sound
radiation results of the leading edge noise source of swept blade with different amplitudes and wavelengths are ob⁃
tained. It is observed that the OASPL（overall sound pressure level）reduction is sensitive to both the amplitude
and wavelength of the WLE. The WLE with the largest amplitude and smallest wavelength can achieve the most
considerable OASPL reduction. It is found in this study that the spectra of BTI noise reduction with Strouhal num⁃
ber is almost the same for same WLE under different airflow velocities.
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1 引 言

随着航空工业的发展，飞机噪声问题日益突出，

降低航空发动机叶片前缘（LE）与尾缘（TE）的宽频噪

声成为当下一大需求。已有研究表明，当来流湍流

度足够高时，叶片湍流干涉噪声（BTI noise）是主要噪

声源［1］。

为降低飞机噪声，“仿生学”降噪得到了前所未

有的关注。受到猫头鹰锯齿状前缘翅膀和座头鲸胸

鳍的启发，人们发现波浪形或锯齿状前缘（Wavy lead⁃
ing edge，WLE）可以增加升力、减小阻力、降低噪声。

虽然波浪形前缘可以延缓失速发生，增加失速后的

升力，但同时会影响失速前的气动性能［2］。

近年来，许多研究集中于如何使用波浪形前缘

降低叶片干涉噪声。Clair等［3］通过实验和数值模拟

的方法研究了波浪形前缘对叶片湍流干涉噪声的影

响，最终降噪量达到了 3~4dB。Lau等［4］通过数值模

拟研究了波浪形前缘对叶片-阵风干涉噪声（AGI）的

影响。研究表明，波浪形前缘可以降低 AGI噪声，锯

齿振幅与阵风波长的比值是降低噪声的关键参数。

Kim等［5］通过数值模拟研究了波浪形前缘对湍流-平
板干涉噪声的影响。Mathews等［6］以及 Lyu等［7］对波

浪形前缘降噪机理进行了理论分析。Chaitanya等［8］

对平板和 NACA-65（12）10增加波浪形前缘，参数化

地研究了波浪形前缘幅值和波长对降噪效果的影

响。Biedermann等［9］通过统计相关数据，得出了经验

模型，并使用模型预测了波浪形前缘产生的噪声。

Turner等［10］通过数值模拟研究了波浪形前缘降噪机

理，发现了波浪形前缘周围相关涡系结构。Geaaguilera
等［11］通过计算气动声学（CAA）方法研究了波浪形前

缘对各向异性湍流-NACA0012翼型干涉噪声的影

响。Reboul等［12］使用 CAA方法计算了湍流-前缘锯

齿出口导向叶片干涉噪声。研究表明，使用锯齿前

缘可以使总声压级降低 1.9dB。
尽管在该领域的研究有了相应进展，但对于波

浪形前缘降噪机理仍然未有明确定论［13］。上述大多

数研究工作，都集中于平板或二维直翼型。模拟来

流湍流时，多使用由湍流格栅产生的各向同性湍流，

最近 Chen等［14-16］和 Tong等［17-18］对各向异性湍流与叶

片干涉噪声进行了相关研究。众所周知，叶轮机械

叶片周围的流动呈现出强烈的三维流动特性。使用

波浪形前缘降噪，其声学机制比已有理论更为复杂。

前人在波浪形前缘控制简单二维翼型气动与噪声方

面进行了充分研究，但对于波浪形前缘结构在展向

流动更强的后掠叶片上的应用研究，仍局限于气动

性能方面。

本文采用实验方法对波浪形前缘在后掠叶片上

的降噪效果与降噪规律进行初步探究，分析了波浪

形前缘幅值和波长这两个几何参数对降噪效果的影

响；以及不同气流速度下，波浪形前缘对降噪效果的

影响。

2 实验设置以及干涉噪声测量方法

2.1 实验装置

本实验在西北工业大学低速开式射流风洞中进

行，实验对象是以 NACA0012为基准叶型生成的后掠

叶片。后掠叶片后掠角度 30°，弦长 150mm，展向长

度 300mm。

风洞由两部分（如图 1（a）所示）组成：来流段和

实验段。来流段由离心风机、整流器、扩压段和收缩

段组成。风洞气源由离心式鼓风机、20kW交流变频

电机以及变频器组成，电机带动离心式压缩机驱动

外界大气进入风洞管道，由扩压段减速扩压后进入

整流段，经整流段内整流器整流后，最后由收敛段加

速从矩形射流出口射出。风洞出口处为实验段，矩

形射流出口截面尺寸为 300mm×90mm，最大气流流

量为 1.5kg/s，出口最大马赫数约 0.3，本实验中基于叶

片弦长的雷诺数为 3 × 105 ~ 7 × 105，出口气流湍流

度约为 2%~3%。

如图 1所示，倾斜圆柱与后掠叶片水平安装于风

洞中心位置，通过两侧有机玻璃板进行固定。在本

实验中，将倾斜角为 30°、截面直径 d=10mm的倾斜圆

柱放置于后掠叶片前缘上游 L=100mm处，用于产生

类似叶片尾迹的各向异性湍流。之后，各向异性的

湍流与后掠叶片发生干涉产生叶片湍流干涉噪声

（BTI noise）。

如图 1（c）所示，使用 31个麦克风并采用非等间

距线性阵列识别叶片周围噪声强度以及频谱特征。

阵列与叶片均放置于水平平面内，阵列中心点位于

叶片中间展向截面前缘正下方 690mm处，阵列方向

与后掠叶片前缘线垂直，阵列总长度为 1720mm，阵

列中相邻传声器的最大间距为 150mm，最小间距为

35mm。由于麦克风固定在固壁表面，因而入射波与

反射波相互叠加，使得采集到的声压级在整个频率
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范围下有所增加，增幅为 6dB。
本实验通过 31个 BSWA公司的 6.35mm预极化

自由场传声器进行声学信号测量，该型号传声器为

电容式传声器，在 20Hz~20kHz内具有很好的稳定

性，测量最大声压级为 168dB，工作温度为-50℃~+
110℃，环境温度影响系数为 0.01dB/K，环境压力影响

系数为 -10-5dB/Pa。数据采集系统为 Müeller BBM
MK II采集器，最大可同步采集 32路传声器信号，最

大采样频率可达 102.4kHz。
实验中采样时间为 15s，采样频率为 32768Hz，由

Nyquist采样定理可知，最大可分析频率为 16384Hz。
实验结果处理时，传声器阵列数据处理中 FFT点数为

1024。为了提高测量精度，将麦克风采集到的数据

分为若干段，采用 Hanning窗进行分段多次平均，不

同数据段重叠率为 50％。

2.2 叶片湍流干涉噪声声源精细化识别方法

为了更精确地表示叶片湍流干涉噪声大小，在

一定空间范围内对叶片前缘噪声进行叠加与平均来

计算干涉噪声的声压级，如图 2所示。本文对干涉噪

声声压级计算式为

LLE = 10 ⋅ lg
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式中 Nmin = 1，Nmax是扫描区域中采样点的总数；

Ln为扫描区域内单个扫描点的声压级。为了更精确

地识别干涉噪声，本文采用的阵列波束成形识别范

围如图 2中红色矩形区域所示，其中矩形区域的两条

边，一条与叶片前缘线平行，一条与叶片前缘线垂

直：对于基准叶片，垂直于前缘线的边的中点位于叶

片前缘线上；对于波浪形前缘叶型，垂直于前缘线的

边的中点位于平均前缘线上。

2.3 波浪形前缘后掠叶片设计参数

本文实验的基准叶片叶型截面为 NACA0012，后
掠角为 30°，弦长 c=150mm，展长为 300mm。

为探究波浪形前缘后掠叶片对干涉噪声的影

响，图 3为波浪形前缘叶片示意图。图 3（a）为后掠叶

片波浪形前缘结构与基准前缘对比示意图，波浪形

前缘后掠叶片平均前缘线与基准后掠叶片前缘线相

重合，因而波浪形前缘叶片平均弦长和俯视投影面

积与基准叶片相关参数保持一致。构造波浪形前缘

的主要几何参数为波浪形前缘的幅值 A和波长W，图

3（a）中的波形是通过将幅值为 A、波长为 W的正弦线

投影到展向和气流来流方向构成的平面所得到的。

图 3（b）为波浪形前缘各典型位置示意图，典型位置

分别为：波峰（Peak）、波丘（Hill）和波谷（Trough）位

置，图 3（c）为波浪形前缘叶片各典型位置处的截面

型线图。沿展向方向，叶片弦长的变化规律如下

c ( z ) = -c + A2 ⋅ cos ( 2πzW ) （2）
叶片每一展向位置处的截面均以 NACA0012型

线为基础进行构造，波浪形前缘造型主要通过对 NA⁃
CA0012型线最大厚度位置前部区域进行弦向拉伸与

压缩来实现，在型线最大厚度位置后部，波浪形前缘

叶片不做修型，每个截面处的型线坐标变换如下

Fig. 1 Test set-up and microphone array rod

Fig. 2 Array scan area for BTI noise source using

beamforming
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式中 x′和 y′为修型后的叶片坐标，xmax表示最大

叶片厚度的位置坐标，Λ表示叶片后掠角度。

对座头鲸胸鳍的相关研究表明，沿展向方向，座头

鲸胸鳍的波浪形前缘幅值与弦长的比值为 2.5％~12％，

波浪形前缘波长与弦长的比值为 10％~50％［19］。表 1

为本文采用的波浪形前缘结构的几何参数。其中

A5W10表示波浪形前缘幅值 A为平均弦长的 5%，波

长W为平均弦长的 10%，其余波浪形前缘叶片的命名

以此类推。

为了研究波浪形前缘幅值 A与波长 W分别对噪

声的影响规律，本文分别选用了三种不同波浪形前

缘幅值 A/c：5%，10%及 15%，与三种不同波浪形前缘

波长W/c：5%，10%及 20%，同时保证在某一参数变化

时，另一参数保持不变。

为了便于更换波浪形前缘叶片，同时控制实验

成本，本文采用可拆式叶片实验件，更换实验叶片时

仅需对前缘进行更换，其结构如图 4（a）所示。修型

的波浪形前缘部分材料为有机树脂，采用 3D打印成

型，最大厚度位置后部未修型部分材料为不锈钢，采

用线切割进行加工，二者通过两侧连接块组合为整

体叶片，图 4（b）为组合后的基准叶片与各波浪形前

缘实验件。

Fig. 3 Sketch of wavy leading edge of swept blade

Table 1 Design parameters of the wavy leading edges

Configuration
Baseline
A5W10
A10W5
A10W10
A10W20
A15W10

（A/c）/%
-
5
10
10
10
15

（W/c）/%
-
10
5
10
20
10

A/W
-
0.5
2.0
1.0
0.5
1.5

Fig. 4 Photographs of the test swept blade
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3 波浪形前缘几何参数对叶片湍流干涉噪声

的影响

为测量波浪形前缘对降噪量的影响，将风洞出

口气流速度分别设置为 30，40，60，70m/s，对应的基

于叶片平均弦长的雷诺数约为 3×105~7×105。
3.1 基准后掠叶片噪声频谱图

图 5给出了在不同气流速度下，倾斜圆柱尾迹至

基准后掠叶片前缘干涉噪声的频谱图，声功率谱密

度用式（1）计算，频率则是通过基于圆柱直径和来流

速度的无量纲频率斯特劳哈尔数 St来表征。

从图 5中可以明显看出，四种不同的气流速度

下，噪声呈现出明显的宽频噪声特性，随着气流速度

的增大，叶片前缘噪声在各个频率范围内随之增大。

值得注意的是，在四种不同的气流速度下均能在 St=
0.153处观察到明显的单音噪声。根据 Berland的理

论［20］，圆柱尾迹与叶片进行干涉的情况下，当 L/d>3.5
时，流动形态表现为“尾迹模态”，卡门涡街从上游圆

柱脱落后，大尺度的卡门涡街与小尺度的湍流与下

游叶片将会干涉，产生宽频噪声。本文中圆柱叶片

距离与圆柱直径之比 L/d=10，流动形态为“尾迹模

式”，单音噪声是由倾斜圆柱绕流产生的卡门涡街与

叶片前缘的周期性干涉引起的。已有研究表明，直

圆柱绕流卡门涡街的 St=0.19左右。而在本文研究

中，气流以 30°的倾斜角（倾斜角为气流来流与圆柱

垂线方向的夹角）流过圆柱，因此卡门涡街对应的斯

特劳哈尔数明显小于来流垂直于圆柱的 St，单音噪声

频率大致对应 St=0.153，这与前人对倾斜圆柱的研究

结果一致［21］。

3.2 波浪形前缘幅值对噪声的影响

为定量描述波浪形前缘对叶片湍流干涉噪声的

影响，使用式（1）来获取不同来流速度下、不同前缘

后掠叶片的叶片湍流干涉噪声频谱。与基准叶片噪

声频谱相比较，不同幅值波浪形前缘叶片的前缘噪

声声压级降噪量 ΔSPL的频谱计算公式为

ΔSPL = SPLBaseline - SPLWavy （4）
式 中 SPLBaseline 为 某 频 率 下 基 准 叶 片 声 压 级 ，

dB/Hz；SPLWavy 为某频率下波浪形前缘叶片声压级，

dB/Hz。ΔSPL值为正表示噪声减小，值为负表示噪声

增大。

图 6展示了相同的波长下，不同流速、不同幅值

下波浪形前缘叶片的前缘噪声声压级降噪量。从图

中可以明显看出，在各个气流速度下，不同幅值叶片

降噪量总体随着频率的增加而降低。当频率大于特

定值时，噪声会有所增加。

气流速度为 30m/s时，在 St<0.306的频率范围，幅

值最小的波浪形前缘不仅无法降低低频噪声，反而

会增大低频噪声，当气流速度>30m/s后，小幅值波浪

形前缘在低频范围才能够实现微量的降噪。在各个

气流速度下，随着波浪形前缘幅值的增大，降噪效果

逐渐凸显：当气流速度>30m/s时，在 St<0.306的频率

范围，波浪形前缘能够实现降噪；在 St>0.306的频率

范围，幅值小于 0.15倍的弦长下，使用波浪形前缘会

使噪声增大。

值得注意的是，不同速度下，对于幅值不同但波

长相同的波浪形前缘，降噪量为零的 St=0.306（卡门

涡街频率的 2倍），这表明低频率下的降噪量范围与

波浪形前缘幅值无关，而仅与波长有关。

图 7给出了W10（即W=0.1c）下，不同幅值波浪形

前缘叶片在不同速度下总声压级（OASPL）降噪量。

其中，总声压级计算对应的 St为 0.2~1.5。从图中可

以明显看出，当 A/c = 0.05时，波浪形前缘在各个气流

速度下均无法有效地降低前缘噪声。当 A/c = 0.1，波
浪形前缘可以有效降低实验气流速度范围内叶片干

涉噪声的总声压级。相同来流速度下，波浪形前缘

幅值越大，叶片干涉噪声降噪效果越明显。

在文献［14］中，对 NACA0012直叶片添加波浪形

前缘。图 8为 40m/s速度下，不同 A/c值下波浪形前缘

叶片总声压级降噪量。与图 7中 40m/s速度下，W10
（即 W=0.1c）的叶片降噪效果相比，直后掠叶片添加

波浪形前缘降噪效果更为显著。

3.3 波浪形前缘波长对噪声的影响

图 9为四种气流速度下，相同幅值（0.1c），不同波

Fig. 5 Spectra of the BTI noise of the swept blade with

straight leading edge
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长波浪形前缘叶片的前缘噪声声压级降噪量 ΔSPL
的频谱。从图中可以看出，在各个气流速度下，随着

频率的升高，不同波浪形前缘波长叶片降噪量均呈

减少的趋势，频率大于某一值后，噪声则会增大。在

相同气流速度、相同波浪幅值下，随着波长的减小，

能够实现降噪的频率范围越大。

图 10中给出了相同幅值（0.1c），不同波长波浪形

前缘叶片在不同气流速度下的总声压级降噪量。其

中，总声压级计算对应的 St=0.2~1.5。
从图中可以看出，对于最大波长的波浪形前缘

叶片（W/c = 0.2），各个气流速度下噪声均会增大，速

度越大，噪声增大越明显，因此从降噪角度来说，采

用较大波长的波浪形前缘不仅无法降噪，反而会适

得其反。

Fig. 6 Spectra of the BTI noise reduction with wavy leading edge at same wavelength and different amplitudes with various

velocity

Fig. 7 Reduction of the OASPL of the BTI noise with wavy

leading edge at same wavelength

Fig. 8 Variation of overall sound power reduction levels

with no-dimensional amplitude (A/c) [14]
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相同气流速度下，随着波浪形前缘波长的减小，

总声压级降噪量增大。值得注意的是，相同波长条

件下，气流速度越高，降噪效果越明显。

3.4 不同气流速度下波浪形前缘降噪效果分析

图 11中分别给出了不同幅值与不同波长的波浪

形前缘叶片总声压级降噪量随气流速度的变化规

律。由图 11可以看出，在实验测试的气流速度范围

内，对于三种不同幅值的波浪形前缘叶片，气流速度

Fig. 10 Reduction of the OASPL of the BTI noise with wavy

leading edge at same wave amplitude

Fig. 11 Reduction of the OASPL of the BTI noise with wavy
leading edge at different inflow speed

Fig. 9 Spectra of the BTI noise reduction with wavy

leading edge at same amplitude
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为 30m/s时，降噪效果较弱；气流速度为 40m/s时，总

降噪量增加；采用 A15W10的波浪形前缘后掠叶片在

40m/s和 60m/s来流速度下降噪量可达 2dB。由图 11
（b）可知，波浪形前缘波长越小，降噪量越大，但存在

降噪量饱和的趋势，因而采用最大幅值（A15）和最小

波长（W5），预计降噪量约为 2dB。继续增大气流速

度时，总降噪量变化不明显。当波浪形前缘幅值与

波长比值过小时（A/W = 0.5），使用波浪形前缘的后

掠叶片不能降低叶片湍流干涉噪声。

4 结 论

本文通过对不同几何参数波浪形前缘叶片进行

风洞吹风与噪声源识别实验，主要结论如下：

（1）波浪形前缘结构可以降低后掠叶片低频范

围内的前缘湍流干涉噪声，但会增加高频范围的干

涉噪声。在实验范围内，并非所有的波浪形前缘结

构都可以降低后掠叶片前缘湍流干涉噪声，波浪形

前缘幅值过小或波长过大的叶片反而会增大总噪

声。采用相同幅值与波长的波浪形前缘叶片，后掠

叶片降噪量不如直叶片显著。

（2）波浪形前缘的幅值与波长会对各频率下的

降噪量产生影响，波浪形前缘的波长还会对能够实

现降噪的频率范围产生影响：波浪形前缘幅值越大，

能够降噪的低频范围内降噪量越大，波浪形前缘波

长越小，能够降噪的频率范围越大。

（3）波浪形前缘幅值越大，总降噪量越大；波浪

形前缘波长越小，总降噪量越大。然而，相同波浪形

前缘幅值下，不断减小波浪形前缘波长，会出现降噪

量饱和的趋势，可以预见，使用波浪形前缘降噪，存

在有效的最小波长。实验中，采用大幅值、小波长的

波浪形前缘，降噪效果最好，当来流速度为 40m/s和
60m/s时尤为显著。当波浪形前缘幅值与波长比值

小于特定值时，使用波浪形前缘的后掠叶片不能降

低叶片湍流干涉噪声。
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