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缝翼结构参数对翼型流场和气动噪声的影响

王红建,罗望,张锐
(西北工业大学 航空学院,西安暋710072)

摘暋要:缝翼气动噪声很大程度地依赖于其结构参数。分析其结构参数对翼型流场及其气动噪声特性的影

响,是研究缝翼噪声抑制方法的有效途径。首先,基于典型三段翼型30P灢30N,建立流场分析模型,并利用雷诺

平均(RANS)和大涡模拟(LES)方法,分别对具有典型缝翼几何位置及外形特征的翼型进行稳态和瞬态流场特

性分析;其次,利用FW灢H 声类比积分法求解远场噪声分布特性,并研究对比不同缝翼结构参数对远场声压级

强度及其指向性分布特性的影响规律;最后,针对不同的缝翼结构参数,分析讨论缝翼噪声抑制与相应翼型升

力变化的耦合关系。结果表明:缝翼几何位置和结构变形参数的调整均可有效降低远场噪声辐射,但是在攻角

增大的情况下升力系数会有一定程度的降低。
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EffectsofSlatParametersonFeaturesofFlowandNoiseforanAirfoil

WangHongjian,LuoWang,ZhangRui
(SchoolofAeronautics,NorthwesternPolytechnicalUniversity,Xi暞an710072,China)

Abstract:Slataerodynamicnoiseislargelydependentonitsstructureparameters(geometricpositionandvariable
outline).Theanalysisoftheeffectsofthesetwoparametersonthefeaturesofflowandaerodynamicnoisefor
anairfoilisaneffectivemethodofdevelopingtechniquesfortheslatnoisesuppression.Onthebasisofthree灢ele灢
mentairfoilmodel30P灢30N,theflowfieldanalysismodelisestablished.TheRANSandLES(large灢eddysimu灢
lation)methodsareusedtoanalyzethesteadyandtransientstateflowfieldcharacteristicsoftheairfoilswith
typicalgeometricpositions(overlaplength,gapwidthandrotationangle)andmorphedprofiles(curvedclosegap
ofslattailingedgerespectively,whichcanobtainthecorrespondingdistributionsofpressureandturbulentki灢
neticenergyofairfoil,andtransientstatepressuredistributionofflowfield.TheFW灢Hacousticanalogyinte灢
gralmethodisemployedtosolvethefar灢fieldnoisedistributioncharacteristic.Theinter灢relationshipofvarious
slatstructureparameterswiththefar灢fieldacousticpressurelevelanditsdirectionaldistributionfeaturesarein灢
vestigated.Accordingtovariousslatstructureparameters,thecouplingrelationshipbetweenslatnoisesuppres灢
sionandcorrespondingairfoilliftchangeisanalyzed.Theresultsshowthattheadjustmentofslatgeometrypo灢
sitionandstructuraldeformationparameterscaneffectivelyreducethefar灢fieldnoiseradiation,buttheliftcoef灢
ficientcanbereducedtosomeextentwhentheangleofattackisincreased.
Keywords:slat;structureparameter;flowfieldfeature;LES;aerodynamicnoise



0暋引暋言

民用航空的快速发展带来日益严重的噪声问

题,引起各国航空制造企业与研究学者的关注。国

际民航组织(ICAO)制定严格的噪声适航条例来

限制民航飞机的噪声[1灢2]。欧洲航空研究咨询委员

会(ACARE)与美国国家航空航天局(NASA)都制

定 相 应 的 研 究 计 划 以 降 低 民 航 飞 机 的 噪 声 水

平[3灢4]。我国的商用大飞机研制刚刚起步,降低飞

机噪声水平不仅可以满足适航要求,而且对提高飞

机竞争力有着重要作用。
飞机 噪 声 主 要 由 发 动 机 与 机 体 的 噪 声 组

成[5灢6]。前者在早期的民航飞机中占主导地位,但
随着先进涡轮发动机的研制,尤其是大涵道比涡扇

发动机的应用,其噪声水平已经大幅降低。因此对

机体噪声水平抑制的研究逐渐变得重要起来。
研究表明[7灢9],在民航客机起飞和着陆过程中,

机体噪声的主要来源为起落架和增升装置。其中,
前缘缝翼噪声是增生装置噪声的主要部分[1,10]。
降低缝翼噪声对机体噪声的减小有重要意义。然

而,缝翼为增升装置的一部分,对其噪声的控制可

能会对增升性能带来不利影响,因此有必要对其降

噪方法及其对升力的影响进行细致的分析。
缝翼噪声源主要由缝翼凹腔处复杂的湍流流

动引起[11灢12],减小由缝翼凹腔处湍流流动引起的

噪声势必对总体噪声的降低做出重要贡献。为实

现这一目标,国内外学者均进行一系列的研究,主
要思想为通过主/被动技术来减弱或消除凹腔处回

流以及涡流与再附着位置的碰撞。主动技术主要

是通过吸/吹气及等离子体控制等方法来降低噪声

源强度。如在缝翼压力面上布置吸气槽来抽出缝

翼凹 腔 的 回 流 气 泡,以 减 弱 凹 腔 内 的 湍 流 强

度[13灢14],进而降低远场噪声辐射;在缝翼尾缘吸力

面向外喷气,可对大于2kHz的噪声有一定的削

弱[15灢16];在靠近缝翼尖端(Cusp)的吸力面施加等

离子体控制,可削弱窄带噪声[17]等。被动技术主

要采用封闭、填充(SlatSoveFiller,简称SCF)及
铺设声衬材料等方法来减小甚至消除噪声源:如封

闭缝道可以消除凹腔流动,从而显著降低缝翼宽频

噪声[18];采用 SCF 改变不连续缝翼尖点处的外

形[19灢24],使剪切层在尖点处受到抑制,凹腔处的涡

流得到削弱,从而有效降低宽频噪声[25灢29];在缝翼

凹腔及主翼前缘铺设声衬材料[20],可保持原气动

外形的情况下削弱缝翼噪声等。

C.C.Pagani等[21]及 M.Herr等[22]通过实验

及仿真手段分别研究了缝翼几何位置和结构变形

对缝翼远场噪声的影响,其研究结果显示缝翼几何

位置与结构变形均可在一定程度上减小缝翼噪声

辐射,并能保持较高的气动性能。然而 C.C.Pa灢
gani等及 M.Herr等主要侧重实验研究,所采用的

参数设置也比较有限,而且两者均较少涉及缝翼流

场及其远场噪声特性的机理研究。
基于上述分析,本文通过对典型三段翼型的建

模和仿真来研究缝翼流场特性以及缝翼噪声产生

机理。着重研究调整缝翼几何位置参数和缝翼结

构变形两种条件下缝翼流场特性以及缝翼噪声的

产生机理,并对远场噪声的分布特性进行深入

分析。

1暋气动噪声数值计算方法

为有效求解缝翼远场噪声,本文采用 LES(大
涡模拟)方法计算三段翼瞬态流场,对三段翼的湍

流情况进行数值模拟。并在此基础上通过求解

FfcowsWilliams灢Hawings(FW灢H)积分方程,获

得三段翼的远场噪声。

LES在求解瞬态流场时,将湍流流动分为大

尺度涡以及小尺度涡,其中大尺度涡起主导作用,
而小尺度涡主要起耗散作用。将湍流中的大尺度

涡同小尺度涡通过滤波分离,大尺度涡通过 N灢S
方程求解,小尺度涡通过模型模拟。这种方法相比

DNS方法大大减少计算工作量,同时提高湍流的

模拟精度。

LES求解过程为:
先将任一流动变 量毤(x,t)分 为 大 尺 度 量

毤(x,t)与小尺度量毤曚(x,t):

毤(x,t)=毤(x,t)+毤曚(x,t) (1)
其中大尺度量为

毤(x,t)=曇
D
毤(x曚,t)G(x,x曚)dx曚 (2)

式中:D 为计算区域范围;G(x,x曚)为确定涡尺度

的滤波函数。
本文研究对象为不可压流体,采用滤波函数对

不可压 N灢S方程滤波后,可得大涡模拟控制方程:
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式中:ui为滤波后的速度分量;氂ij为亚格子尺度应

力项。

氂ij =氀uiuj-氀ui uj (4)
经过滤波后,控制方程中的亚格子应力项氂ij

为未知项,需要通过构造亚格子模型得到。本文采

用Smagorinsky灢Lilly亚格子模型求解其亚格子

应力。

2暋数值计算与结果验证

2.1暋缝翼模型及计算网格

本文采用30P灢30N 三段翼型,如图1所示。
收紧弦长采用C=0.457m,展开时基准翼型缝翼

弦长占收紧弦长的15%,襟翼占收紧弦长的30%,
两者偏角均为30曘,缝翼参数如表1所示。

图1暋翼型几何构型示例

Fig.1暋Schemaofairfoilgeometry

表1暋缝翼参数

Table1暋Slatparamenters
单位:%C

缝道宽度 重叠量 缝道宽度 重叠量

2.95 -2.5 1.27 0.25

暋暋计算网格采用“C型暠结构网格,计算域为25
倍弦长,为了验证网格质量,本文采用一系列网格

密度方式进行设计,结果发现在网格精度达到一定

精度后,增加网格密度与质量对结果的改善非常有

限,计算成本大大提高[29]。考虑到 LES计算对网

格的严格要求,最后选用网格总数约为33万,空腔

处的网格数约为9.2万,占总网格数的1/4以上。
第一层网格高度为1暳10-5 m,对应的殼y+ 曑1,边
界层包含25个节点。其网格分布如图2所示。

(a)增升装置附近网格

(b)缝翼附近网格

图2暋近壁面网格

Fig.2暋Gridsnearairfoil

2.2暋流场与远场噪声的数值模拟

基于工况毩=8曘,Ma=0.17,收紧状态下弦长

的雷诺数Re=1.7暳106。具体数值模拟过程为:

栙采用基于SSTk灢氊 湍流模型求解 RANS方

程,获得稳态流场,并计算升力系数;

栚然后基于稳态流场结果,采用 LES计算瞬

态流场,为消除稳态解的影响,选择步长 殼t=2暳
10-6s迭代6000步,然后再迭代15000步,获得瞬

态流场数据;

栛在求解远场噪声特性方面,参考 Lockard
等[26]文章,固壁积分面与可穿透积分面所得远场

噪声特性基本一致,同时,当湍流流过可穿透积分

面时,FW灢H 积分获得的解已不可信[27],由于本文

主要关心的噪声频带范围为0~10kHz,故本文选

用缝翼固壁面为积分面,通过 FW灢H 积分方程计

算远场噪声分布;

栜以收紧翼型前缘点为圆心,十倍弦长为半

径,每隔5曘计算远场辐射噪声级,以此获得噪声指

向性图。

2.3暋数值方法验证

基于上述分析方法进行数值计算,对30P灢30N
翼型的基准状态,并基于上述工况(毩=8曘,Ma=
0.17)进行仿真,所得表面压力系数Cp 与 LAXA
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风洞[25]的实验值进行对比(如图3(a)所示)。可

见,主翼前缘及压力面基本吻合,吸力面也基本相

同。在缝翼后缘部分压力系数稍微有点不同。为

进一步验证仿真的正确性,本文对工况毩=8.12曘,

Ma=0.20进行仿真,并与 NASA 实验[24]进行对

比,结果如图3(b)所示。仿真值与实验值基本吻

合,充分验证仿真方法可行性。

(a)Ma=0.17仿真值与LAXA风洞试验实验值对比

(b)Ma=0.20仿真值与 NASA实验值对比

图3暋翼型表面压力系数分布比较图

Fig.3暋Comparisonofsurfacepressure

coefficientdistribution

时均速度沿流线方向和垂直于流线方向的速

度云图如图4和图5所示,仿真结果与LaRC实验

值[21]吻合较好。

暋暋暋暋(a)仿真暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)LaRC实验

图4暋沿流线方向的速度云图对比

Fig.4暋Comparisonofmeanstreamwisevelocity

暋暋暋暋(a)仿真暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)LaRC实验

图5暋垂直于流线方向的速度云图对比

Fig.5暋Comparisonofmeanverticalvelocity

从图4~图5可以看出:缝翼尖端处沿流线方

向速度较大,而垂直于流线方向速度最大位置在主

翼的前缘位置附近。
缝翼处气流时均涡量与实验值[23]对比如图6

所示,剪切层形状与实验值基本一致,证明仿真较

好地模拟出了缝翼空腔处涡的流动特性。

暋暋暋暋(a)仿真暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)LaRC实验

图6暋时均涡量对比图

Fig.6暋Comparisonoftime灢averagedvorticity

湍动能(TKE)仿真值与实验值[23]对比如图7
所示,可以看出二者在分布趋势上基本吻合,再附

着位置与剪切层特征的趋势基本一致。

暋暋暋暋(a)仿真暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)LaRC实验

图7暋湍动能云图对比

Fig.7暋ComparsionofTKE

将原始位置下,监测点(0,-5c,0)处,仿真所

得远场噪声频谱与北航实验数据[30]对比,如图8
所示。可看到本文2D 仿真结果与北航实验数据

吻合较好,由于采用了2D仿真,忽略了展向效应,
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导致低频噪声峰值仿真效果不理想。本文主要研

究不同状态下的宽频噪声抑制情况,通过观察此监

测点频谱图可知,二维情况下的噪声数值仿真具有

合适精度,捕捉到缝翼噪声大致情况。

图8暋远场噪声对比

Fig.8暋Comparisonoffarfieldnoise

3暋缝翼几何参数与结构变形对噪声

的影响

3.1暋缝翼位移参数的影响

为了研究改变缝翼位移参数对翼型气动性能

和噪声特性的影响,选择6组缝道宽度(Gap)和7
组重叠强度(Overlap)进行组合,组合情况如表2
所示。舍弃10个不合理组合后余下32个缝翼位

移参数组合。以10C为半径,在翼型下方每隔25曘
取一个观测点(共7个点)计算远场噪声,最后以这

7个点总声压级平均值(OASPLAverage,简写为

OASPLA)作为衡量噪声强度的依据。

表2暋参数设置

Table2暋Parameterssetting
单位:%C

缝道宽度 重叠量 缝道宽度 重叠量

1.0 -3.0 3.0 -1.0

1.5 -2.5 3.5 -0.5

2.0 -2.0 暋0.5

2.5 -1.5

3.1.1暋总声压及升力系数分析

针对上述32个缝翼位移组合参数,分别计算

总声压平均值(OASPLA)与升力系数(CL),并将

结果以数据云图呈现,如图9~图10所示。基于

图9选取3条典型线段作为缝翼位移参数变化的

分析参数。L1 代表噪声持续减小的变化线;L2 为

基于基准 Overlap,只改变 Gap的参数变化线;L3

为具有较小噪声和较大升力的参数变化线。
分析发现:栙当缝翼位移参数沿L1 线段变化

时,远场噪声变化较小,而CL 变化较大;栚重叠强

度不变,只改变缝道宽度时(沿L2),辐射噪声先降

低再增大,而CL 则持续减小;栛缝道宽度不变,只
改变重叠强度时(沿L3),辐射噪声先降低再增大,
而CL 是先增大后减小,且 Overlap在[-1.5,-1]
区间 变 化 时,噪 声 变 化 显 著;栜 当 Overlap 为

-0.5%C且 Gap为1%C 时,OASPLA 最小,为

86.6dB,比原位置减小了约8dB(8.36%),且CL

较原始位置增大。

图9暋OASPLA与缝翼位移参数的关系

Fig.9暋RelationshipbetweenOASPLAand
slatdisplacementparameters

图10暋CL 与缝翼位移参数的关系

Fig.10暋RelationshipbetweenCLandslat
displacementparameters

3.1.2暋典型位置的湍动能分析

从数据云图中可见,缝道参数沿L1 线段有明

显的噪声降低特性,且具有较好的气动特性,故沿

L1 线段选择三个典型位移参数组合进行分析。为
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了便于说明缝翼位移参数调整相对于初始位置的

变化,采用位置命名法,例如:O灢2.5G2.95,指代翼

型30N灢30P的原始位置,即 Overlap为-2.5%C,

Gap为2.95%C。以下进行湍动能分析:位移参数

分别为 O灢2.5G2.95,O灢1.5G2.0,O灢0.5G1.0的

TKE云图如图11所示。当 Gap减小,Overlap增

大时,缝翼压力面尾缘处附近(再附着位置)TKE
强度逐渐减弱。M.M.Choudhari等[11]和J.Tao
等[12]认为缝翼宽频噪声是由剪切层涡流与缝翼尾

缘压力面剧烈碰撞(再附着位置),形成大量离散

涡,从而产生较强宽频噪声。对比图8和图11发

现:缝翼远场噪声与缝翼再附着位置处的 TKE强

度有着密切联系,较大的 TKE强度是引发宽频噪

声的重要因素。

(a)O灢2.5G2.95

(b)O灢1.5G2.0

(c)O灢0.5G1.0

图11暋L1 TKE云图对比

Fig.11暋ComparisonofTKEforL1

3.1.3暋典型位置频率特性分析

沿L1 线段上取五个缝翼位移参数组合,取翼

型收紧状态前缘点垂直向下10C 处为观测点,其

1/3倍频谱图如图12所示。在低于6kHz范围

内,Gap减小且 Overlap增大时,有利于噪声的减

小。位置组合 O灢0.5G1.0在1kHz附近降噪尤为

明显。

图12暋1/3倍频谱图

Fig.12暋1/3octavespectra

3.1.4暋典型位置 OASPL指向性图

沿 L1 线,取 O灢2.5G 2.95,O灢2G 2.5,

O灢1.5G2,O灢1G1.5,O灢0.5G1.0五个位置,绘制

其远场噪声指向性图,如图13所示。

图13暋OASPL指向性图

Fig.13暋DirectivitydiagramofOASPL

从图13可以看出:缝翼噪声是一个典型的偶

极子声源;随着 Gap减小和 Overlap增大,噪声强

度不断减弱;峰值出现在315曘附近,该方向与缝翼

弦向基本垂直。

3.2暋缝翼偏转角的影响

缝翼 偏 转 角毮 也 是 重 要 的 位 置 参 数。以
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O灢0.5G1.0为基准,缝翼尾缘尖端为轴心,顺时针

偏转为正。取毮范围为-6曘~10曘,间隔为2曘。缝

翼噪声OASPLA和CL 随毮的变化情况如图14所

示。

图14暋OASPLA和CL 随毮的变化

Fig.14暋VariationsofOASPLAandCL with毮

从图14可以看出:CL 随着毮增加基本呈线性

增大,而OASPLA则先减小后增大,特别是当毮超

过6曘后,OASPLA迅速增大。因此小幅增加毮(曑

6曘)有助于降低 OASPLA的强度。

3.2.1暋0曘偏角与8曘偏角湍动能对比

毮为0曘和8曘时的 TKE云图如15所示。

暋暋暋暋暋(a)0曘偏角暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)8曘偏角

图15暋TKE云图

Fig.15暋TKEcloudpictures

从图15可以看出:毮=8曘时,缝翼空腔处的湍

动能相对于0曘时有略微的减小,但其缝翼上表面

出现了较强的湍流,这可能使得该处的噪声强度

变大。

3.2.2暋典型偏角位置频率特性分析

典型毮的1/3倍频谱图如图16所示,可以看

出:毮过大(毮=8曘)时,在频率为0.5~10kHz区域

内噪声明显较大;毮为-4曘和4曘,在0.5~1kHz区

域比 0曘时 噪 声 大,但 在 0.25kHz附 近 及 4~

10kHz处,4曘时 噪 声 较 小;-4曘时,在 0.3~

1.2kHz区域宽频噪声及12.5kHz附近的窄带高

频噪声较强。

图16暋典型毮的1/3倍频谱图

Fig.16暋1/3octavespectrafortypical毮

3.2.3暋典型偏转角的 OASPL指向性图

毮从-4曘~8曘的 OASPL指向性图如图17所

示,可以看出:毮较小时的噪声指向性图形状基本

一致;毮=8曘时,其指向性图发生显著的变化,辐射

噪声在各个方向上均较大。

图17暋典型毮的 OASPL指向性图

Fig.17暋DirectivityofOASPLfortypical毮

3.3暋缝翼变形的影响

若通过缝翼自适应变形(利用作动筒将缝翼后

缘变形),将缝道完全封闭,凹腔处的剪切层噪声源

以及由剪切层碰撞带来的再附着位置的宽频噪声

源将完全消除。因此,本文考虑缝翼结构变形,使

缝翼尾缘向下偏转封闭缝道,如图18所示。本文

共设计三个典型变形状态:S1(O灢1.72G2.5位置
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下变形),S2(O灢0.29G2.78 位置下变形)和 S3
(O灢0.24G1.32位置下变形),以 及 基 准 位 置 S0
(O灢2.5G2.95)。

图18暋变形前后位置

Fig.18暋Positionsformorphedandoriginalslat

四种状态下的CL 和 OASPLA 如表3所示,

可以看出:封闭缝道可极大地减小缝翼远场噪声辐

射,特别是在S3状态下对 OASPLA 的削弱量达

到11.6dB;同时S1翼型的CL 比S0大,S2和S3
的CL 则略有减小。

表3暋不同变形下CL 和 OASPLA

Table3暋CLandOASPLAforvariousmorphingpositions

状态 CL OASPLA(dB)

S0 3.18 94.54

S1 3.24 91.05

S2 3.14 89.97

S3 3.14 82.90

3.3.1暋不同变形的 TKE分析

变形前后的 TKE云图如图19所示。可以看

出:栙封闭缝道后,缝翼凹腔处的 TKE明显减小;

栚当缝翼为S1状态时,由于缝翼与主翼过渡不连

续,在封闭位置上端部分附近出现很强的 TKE;栛
当上移封闭位置到S2状态,缝翼与主翼的过渡变

得连续,封闭位置上端部分的 TKE显著减弱,但

吸力面(即框体标识部分)TKE强度增大;栜当缝

翼为S3状态时,缝翼与主翼的过渡更加连续,同时

由于变形量较小,这使得其在封闭位置附近的

TKE进一步降低,吸力面(即框体标识部分)有较

大 TKE。

暋暋暋暋暋(a)S0状态暋暋暋暋暋暋暋暋暋(b)S1状态

暋暋暋暋暋(c)S2状态暋暋暋暋暋暋暋暋暋(d)S3状态

图19暋变形前后 TKE云图

Fig.19暋TKEformorphedandoriginalslat

3.3.2暋不同变形的频率特性分析

不同变形的1/3倍频谱图如图20所示,可以

看出:变形封闭缝道后,在 0.23kHz及 0.5~
2kHz的中频噪声相对于基准位置均有减小,但在

2kHz之后,S1,S2噪声相比S0增大,可能是缝翼

吸力面以及与主翼相接部分出现较强湍流所致。

S3由于封闭位置过渡连续,使其在吸力面的湍流

强度得到抑制,从而在频率范围内降噪效果显著。

图20暋不同变形的1/3倍频谱图

Fig.20暋Third灢octavespectrafordifferentmorphing

3.3.3暋变形前后 OASPL指向性图

不同变形的 OASPL指向性图如图21所示,
可以看出:缝道封闭极大地改变了远场噪声的方向

性。除S1在235曘和S2在60曘~110曘噪声比基准位
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置S0大以外,S1、S2和S3的噪声在各方向上均有

所减小。S3由于在消除原有噪声源的基础上几乎

没有引入新的噪声源,因此其噪声相对于S0显著

减小。

图21暋不同变形的 OASPL指向性图

Fig.21暋DirectivityofOASPLfordifferentmorphing

4暋缝翼参数调整与失速特性分析

基于以上缝翼几何参数与变形对噪声影响的

研究,本文选择三种降噪较优的方案:O灢0.5G1.0,

O灢0.5G1.0(4曘)(即毮=4曘)和S3,对其升力线特性

进行研究,如图22所示。可以看出:上述方案的升

力线斜率基本不变,而最大升力系数均有所减小,
特别是缝道封闭的S3状态,在大攻角下升力下降

显著,失速迎角也较小。基于 O灢0.5G1.0位置向

上偏转缝翼,即 O灢0.5G1.0(4曘),最大升力系数会

有所减小。

图22暋不同缝翼参数下CL 随迎角毩的变化曲线

Fig.22暋VariationsofCL with毩fordifferent
slatparameters

5暋结暋论

(1)调整缝翼位移参数,可显著减小缝翼宽频

噪声,同时保持较大升力。例如在 O灢0.5G1.0位

置,可削弱 OASPLA近8.36%。
(2)基于本文翼型,增大缝翼偏转角毮,可减小

远场噪声辐射,但当毮增大到一定值(本文为6曘),
缝翼噪声将急剧增大。

(3)缝翼自适应变形封闭缝道可消除剪切层

涡流与压力面的碰撞,减小宽频噪声(S3最大可降

低约11.6%)。但封闭的缝翼尾缘应与主翼平滑

过渡,这样可避免引入新的噪声源。
(4)本文所选状态参数下,最大升力系数有一

定程度上的减小,尤其是变形封闭缝道的情形,在
采用自适应变形缝翼降噪时,需考虑飞行迎角的适

用范围。
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