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摘　要:应用尾缘锯齿组件降低叶片表面的尾缘湍流噪声是风力机叶片降噪的 有 效 手 段.本 文 基 于 NAＧ
CA６４３４１８风机翼型设计了一种新型圆角襟翼尾缘锯齿,并采用数值方法研究其降噪机理.应用大涡模拟(LES)

方法计算来流风速为２０m/s、攻角为５°的基准翼型和锯齿尾缘翼型的流场,通过 FWＧH 声类比方法分析尾缘附

近的气动声学响应.计算结果表明,相比无尾缘锯齿的基准翼型,尾缘有襟翼角锯齿的翼型能有效优化翼型气动

布局,提高升阻比和升力系数,新型圆角襟翼锯齿的气动性能优于传统的三角形襟翼锯齿.当襟翼角锯齿改变尾

缘流场后,能将无襟翼角锯齿尾缘流场处的马蹄形涡流混合成为单涡流,使得相邻锯齿缝隙间的横流强度得到明

显降低,从而对中高频噪声的抑制产生积极影响,同时圆角尾缘锯齿的降噪效果优于三角形尾缘锯齿.
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１　引 言

风力机叶片气动噪声源自空气与叶片表面相

互作用,而尾缘湍流噪声是其主要构成[１,２].当流

体流经叶片时,尾缘处湍流边界层的湍流会引起随

机压力波动,当这种压力波动发生突变时,能量会

出现散射,伴随着强烈的湍流动能转化为噪声能,
进而形成尾缘湍流噪声[３].

大量研究致力于使用被动装置抑制尾缘湍流

噪声,如不同形状的多孔表面[４]、刷子[５]和尾缘锯

齿[６,７]等.其中基于仿生学原理设计的尾缘锯齿,
由于其制造、安装和维护简单,兼有优异的气动性

能和降噪性能,已成为降低风力机叶片气动噪声的

重要方式.然而,由于带有尾缘襟翼叶片的涡流场

异常复杂,设计具有优秀降噪特性的尾缘锯齿构

型,保持或进一步提升装有该尾缘锯齿襟翼的叶片

的气动性能,及明晰其降噪机理等问题一直是空气

动力学领域和能源领域的难题和热点[８Ｇ１５].
三角形锯齿是一种经典的具有降噪优势的尾

缘锯齿.Dassent等[８Ｇ１０]通过风洞实验得到应用三

角形尾缘锯齿可获得３dB~５dB的中低频降噪水

平.另外,Avallone等[１１]研究了圆角形锯齿对翼

型降噪效果的影响,发现该形状锯齿相比于三角形

锯齿可带来额外２dB的降噪效果,主要降噪原因是

圆角形锯齿根部位置的噪声源涡流得到了抑制.
各类锯齿的襟翼锯齿的角度φ、波长λ和齿长２h
是设计的关键参数.Howe[１２,１３]于２０世纪９０年

代第一次理论分析了不同波长和齿长构成的锯齿

对降噪效果的影响.Woodhead等[１５]对不同襟翼

角度的锯齿降噪能力进行数值分析,发现约５°正

负襟翼角的三角形锯齿降噪效果最佳,襟翼锯齿角

度将可能成为继波长和齿长后又一个影响锯齿翼

型降噪水平的重要因素.Llorente等[１６]对安装襟

翼角锯齿的 NordexADO３０和 NACA６４３４１８两种

风机叶片翼型进行了风洞实验和实地风机安装测

试,验证了襟翼角度会对叶片气动噪声和风机的总

负荷发电量产生明显影响.
为了探究更优的锯齿结构来抑制风力机叶片



的尾缘湍流噪声,本文从圆角锯齿和襟翼角度两个

因素出发,设计了一种带有正负襟翼角和圆角形状

相结合的新型锯齿(MFS＋Curved),并与三角形

襟翼锯齿(MFS)和无锯齿基准翼型进行对比.采

用大涡模拟(LES)和 FWＧH(Ffowcs Willams&
Hawkings)声类比方法计算分析尾缘附近的流场

变化和噪声传播,基于波Ｇ涡的相互作用研究气动

流场与降噪之间的关系,探究设计的尾缘锯齿的降

噪机理,以期为风力机叶片锯齿结构设计提供新的

思路.

２　物理模型和流动计算条件

２􀆰１　几何设置

风力机叶片具有大展弦比的特点,本文聚焦叶

片中间段的气动性能和噪声,并基于叶素理论,设
置叶片中间段模型的展弦比.针对经典的 NAＧ
CA６４３４１８风力机翼型,参考相关研究成果[７,１１,１７]

和经过大量计算验证设计了叶片段的结构参数,最
终采用基准翼型弦长C 为１０００mm,展向长度b
为４００mm,这种展弦比能够捕捉翼型表面边界层

内的细小涡结构和反映叶片中间段的涡流场结构.
图１是基于 NACA６４３４１８风力机翼型的三角形

襟翼锯齿(MFS)和新型的圆角襟翼锯齿(MFS＋
Curved)的物理模型.设计锯齿齿长２h＝１００mm,
波长λ＝５０mm,锯齿厚度δ＝５mm,＋和－分别表

示上扑锯齿和下陷锯齿,其相对于对称面的偏折角

度上下均为５°.参考文献[１５,１６]和计算验证,本
文翼型攻角和锯齿襟翼角均设定为５°,该工况可

获得较优的气动性能和降噪水平.

图１　NACA６４３４１８锯齿翼型结果

Fig􀆰１　OverviewoftheNACA６４３４１８serrationairfoilstructure

２􀆰２　计算网格和边界条件

整体流场域采用C形拓扑,如图２所示,设置

流场进口与前缘距离为１０C,采用速度入口边界;
设置流场出口与后缘距离为２０C,采用压力出口

边界;设置流场域横截面宽度为０􀆰４C,流场域边

界均采用周期边界条件,翼型锯齿表面为无滑移壁

面.初始条件为自由来流速度为２０m/s,基于弦

长的雷诺数为Re＝１􀆰４×１０６.
计算域采用外部和内部分别为结构网格和非

结构网格构成的搭接网格,如图２(b)所示.对网

格进行无关性检验,以平衡计算效率和计算精确

度.本文对绕 NACA６４３４１８锯齿翼型的６组混合

网格(４Ｇ１４million,间隔２million为一组)进行了计

算,检查网孔密度对翼型流动特性的影响,不失一

般性,表１给出了验证过程中的三种代表网格,即
粗网格:y＋＝２(６０４万),中网格:y＋＝１(８０３万),细
网格:y＋ ≤１(１０４４万).由于内域流动的复杂性,
粗网格总耗时约为４天左右,平均每加粗２００万,
计算时间延长约１􀆰５天,最细网格需计算１周左

右.图３给出了６组网格的出口总压力和出口时

间平均速度与网格数的关系,可以看到,当网格数

超过约８００万后,两个物理量不再随网格数的增长

而发生显著变化.故计算采用了表１的网格２,具
体地,翼型表面第一层网格的高度设置为 Δy＝

１７mm,保证y＋ ≤１的同时对锯齿翼型周围的网格

进行加密,非结构网格边界层加密比率为１􀆰０５,结

图２　计算域边界条件和网格布局

Fig􀆰２　Fluiddomainboundaryconditionsettingsandmeshing
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构网格边界层加密比率为１􀆰１,由此得到外域结构

网格数为１􀆰０１×１０６,内域非结构网格数为７􀆰０２×
１０６,总网格数大约为８０３万.

表１　网格无关性验证中的三种代表网格

Tab．１　Representativemeshesin
independenceverification

方案 外域数(万) 内域数(万) 总数(万) 残差设置

网格１ １０１ ５０３ ６０４ １eＧ６

网格２ １０１ ７０２ ８０３ １eＧ８

网格３ １２１ ９２３ １０４４ １eＧ１０

图３　翼型周围出口压力和出口速度随网格数变化

Fig􀆰３　Variationofoutletpressureandvelocityaround
theairfoilwithgriddensity

３　数值方法

本文流场模拟方法采用对低速复杂涡流场计

算具有优势的LES的亚格子应力模型.考虑到风

力机叶片气动噪声中单极子和偶极子噪声占主导,
因此噪声计算采用基于FWＧH 声类比方法的忽略

四极子源噪声的Farassat１A公式.

３􀆰１　LES方法

LES[１８]首先利用滤波函数将所有流动变量划

分为大尺度涡和小尺度涡,随后用亚格子应力模型

(SGS模型)来建立小尺度涡与大尺度涡的关系.
先引入滤波函数

f
~
≡ρf

ρ
－

(１)

　　利用滤波函数过滤 NavierＧStokes方程[１９]后,
可以得到LES方法在不可压缩流体中的控制方程

∂ρ
－

∂t
＋ ∂
∂xj

ρ
－u~j( )＝０ (２)

∂ρ
－u~i

∂t
＋
∂ρ

－u~iu~j( )

∂xj
＋∂p－δij( )

∂xj
＝∂σ~ij

∂xj
－∂τij

∂xj
(３)

式中ρ为流体密度,uj 为在xj 方向上的速度,p
为流体压力,σ~ij为应力张量,τij为亚格子应力.

采用 SmagorinskyＧLilly的方法对 SGS模型

进行求解,其中涡粘度定义为

μt＝ρ
－L２

s|s－| (４)

其中s－ ＝ ２s－ijs
－
ij ,Ls 为网格混合长度

Ls＝min(kd,CsV１/３) (５)
式中k为常数,d为距离壁面最近的距离,Cs 为亚

格子常数,V 为计算单元体积.
３􀆰２　远场声传播计算

由于远场声辐射发生在流场基本均匀的区域,
因此可以使用FWＧH 积分公式得到远场解[２０],这
是一种用于声学类比预测的延迟时间方法.FWＧ
H 方程是由 Ffowcs等[２０]提出的,以 Lighthill方

程为基础,引入 Heaviside广义函数

H(f)＝
１　(f(x,t)＞０)

０　(f(x,t)＜０){ (６)

f(x,t)＝０为控制面方程.代入连续性方程和动量

方程得到广义的连续性方程和动量方程

∂[ρH(f)]
∂t

＋
∂[ρuiH(f)]

∂xi
＝ρ０ui

∂H
∂xi

(７)

∂[ρuiH(f)]

∂t
＋

∂[(ρuiuj＋pij)H(f)]

∂xi
＝ρijui

∂H
∂xj

(８)
将式(７,８)代入Lighthill方程,得到位于控制面以

外观测点的声传播方程即FWＧH 方程

１
c２

∂２

∂t２ － ∂２

∂x２
i

æ

è
ç

ö

ø
÷p′ x,t( )＝∂

∂tρ０νnδ(f)[ ]－

∂
∂xi

pniδ(f)[ ]＋ ∂２

∂xi∂xj
H(f)Tij[ ]

(９)

Tij＝ρuiuj－σij＋(p′－c２ρ′)δij (１０)

式中c为当地声速,p′为流体压力扰动量,∂H(f)
∂f ＝

δ(f),δ(f)＝
¥　(f＝０)

０　(f≠０){ 是 狄 拉 克 函 数,Tij 为

Lighthill湍流应力张量,H(f)为 Heaviside广义

函数.等式右边第一项为单极子源,第二项为偶极

子源,第三项为四极子源.对于风力机叶片气动噪

声而言,单极子和偶极子噪声占主导,而四极子源

通常受到忽略,由此 Farassat[２１]将 FWＧH 方程进

行简化和采用格林函数给出了Farassat１A 公式.

Farassat１A公式是绝热固体表面在低马赫数速度

下运动时FWＧH 方程的其中一解,通常情况下只

计算厚度噪声和载荷噪声,而四极子噪声分量受到

忽略,Farassat１A公式即厚度噪声项和载荷积分

项的表述式分别为

p′T x,t( )＝１
４π∫

f＝０

v􀅰n

r １－Mr( )２　[ ]
ret
ρ０dS＋

１
４π∫

f＝０

vn rM
􀅰

r＋c０ Mr－M ２( )( )

r２ １－Mr( )３[ ]
ret
ρ０dS

(１１)
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p′L x,t( )＝１
４π∫

f＝０

L
􀅰

r

c０r １－Mr( )２[ ]
ret
dS＋

　　 １
４π∫

f＝０

Lr rM
􀅰

r＋c０ Mr－M２( )( )

c０r２ １－Mr( )３[ ]
ret
dS＋

　　 １
４π∫

f＝０

Lr－LM

r２(１－Mr)２[ ]
ret
dS (１２)

式中Lr＝Lir^i,L
􀅰

r＝L
􀅰
ir^i,LM ＝LiMi,Li＝pIi􀅰

nMr＝Mir^i,M
􀅰

r＝M
􀅰

ir^i.ret为迟豫时间,x为观

测者的位置,r^i 为x 单位辐射向量的分量,r为源

点到观察者的距离,Mr 为发射时刻源在辐射方向上

马赫数的分量,I和n为单位张量和单位向外法向量.

３􀆰３　数值计算方法

对流场控制方程的空间项采用瞬态压力求解

器和SIMPLEC速度格式,为提高精度采用三阶

MUSCL格式进行重构,时间积分采用LUＧSGS隐

式格式.计算设备为上海电力大学数理学院高性

能工作站内带有 ５２ 核的IntelXeonGold５３２０
CPU(２􀆰２０GHz)和５１２GDDR４RAM 内存的超

级计算机,一个工况计算的时长约１周.

４　计算结果和分析

４􀆰１　流场结果分析

针对无锯齿、装有三角襟翼锯齿和圆角襟翼锯

齿三种情况下的 NACA６４３４１８翼型收敛后的流

场,采集了稳定瞬态工作状态下约５０００个样本,做
平均处理后得到升力系数CL、阻力系数CD和升阻

比列入表２.对比结果可知,加装两种襟翼锯齿后

的升力系数和升阻比均有提升;且圆角襟翼锯齿略

优于三角襟翼锯齿,为更清晰起见,表２给出了两

种锯齿数值较无锯齿基准翼型变化率的平均值即

平均变量率.探究圆角襟翼锯齿的气动参数略优

于三角襟翼锯齿,其原因是圆角襟翼锯齿根部间隙

小,导致锯齿间隙流速加快,使得其升力相比三角

襟翼锯齿稍大而阻力有所减小.

表２　不同锯齿下的气动力系数

Tab．２　Aerodynamiccoefficientunder
differentserrations

无锯齿

基准翼型

三角襟翼

锯齿翼型

圆角襟翼

锯齿翼型

平均

变化率

CL ０􀆰９１１５ １􀆰０１６３ １􀆰０２２９ １１􀆰８６％↑

CD ０􀆰００８５１ ０􀆰００９４１ ０􀆰００９３６ １０􀆰４１％↑

CL/CD １０７􀆰１０９ １０８􀆰１１７ １０９􀆰３４０ １􀆰５１％↑

　　三角襟翼锯齿翼型和圆角襟翼锯齿翼型近表

面X 方向的时间平均速度场剖面如图４所示,可
以看出,在 NACA６４３４１８翼型上安装圆角襟翼锯

齿相比于三角襟翼锯齿的边界层过度位置会相对

更加稳定.

图４　NACA６４３４１８翼型X 方向时均速度场

Fig􀆰４　TimeＧaveragevelocityfieldinXＧdirection
overNACA６４３４１８airfoild

选择两个垂直于流向位置,即锯齿中部(X＝
１􀆰０５m)和距离锯齿尖端的一个锯齿长度(X ＝
１􀆰２m)处截面进行流动分析.图５为Y 方向时均

速度云图,边界层流体在锯齿中部存在上下起伏的

三维混合层流流动变化,压力侧的速度变化更为剧

烈,压力侧的流速明显大于吸力侧,流体具有很强

的上升性,这一点正好可以解释前述升阻力系数的

变化.当流动运动到锯齿尖部时,正＋襟翼锯齿下

方形成强烈的上升流,负－襟翼锯齿上方形成强烈

的下洗流,这时,两侧的流动变化相对平衡.相比

于三角襟翼锯齿,圆角襟翼锯齿整体流动强度相对

平缓.
图６给出了Z方向时均速度云图,可以看到,

由于襟翼锯齿的存在,导致展向流动强度相较于非

襟翼锯齿的强度有所减弱.在流动过程中,锯齿间

隙中的单个涡流强度逐渐增大到与主流区流体混

合,涡流成顺时针或逆时针方向流动,其中向内的

卷吸流动(蓝色区域)和向外的扩张流动(红色区

域)均匀分布在正负襟翼锯齿表面和周围.这种现

象将削弱相邻锯齿之间的湍流强度,增强单个锯齿

间隙内的湍流强度.同理,对比 X ＝１􀆰２m 处流

场,圆 角 襟 翼 锯 齿 可 以 有 效 弱 化 间 隙 处 的 涡

流强度.
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图５　两种襟翼锯齿在Y 方向时均速度云图

Fig􀆰５　TimeＧaveragevelocitysectionprofileinYＧdirection

图６　两种襟翼锯齿在Z方向时均速度云图

Fig􀆰６　TimeＧaveragevelocityslicediagraminZＧdirection

４􀆰２　声学性能分析

基于流场结果,通过分析 FWＧH 积分方程即

Farassat１A公式计算远场气动噪声,再利用快速

傅里叶变换计算出声压级指向性结果和观测点处

的声压级频谱[２３].参考压力为人类听觉阈值２×
１０５Pa,声学信号从０􀆰０１６s计算到０􀆰０２８s.如图

７(a)所示,以翼型中线为基准,在翼型中跨平面

Z＝０􀆰２m 处,于r＝５􀆰５C 的圆上选取２４个观测

点,P１~P７的观测点坐标已经给出,其他观测点

的坐标呈对称分布.图７(b)给出了经声学计算后

的总声压级指向性图,可以明显看出,相比于基准

翼型,两种襟翼锯齿都具有明显的降噪效果,且圆

角襟翼锯齿的降噪性能优于三角襟翼锯齿.

图７　两种襟翼锯齿远场噪声指向性

Fig􀆰７　SoundpressureleveloftwomultiＧflappedＧserrations
infarＧfield

　　为了进一步分析襟翼锯齿翼型周围噪声源的

变化情况,通过选取尾缘０°和吸力侧中跨９０°两个

观测点位置进行声压级对比计算.图８给出了两

种锯齿的声压级和斯特劳哈尔数之间的关系.

ΔSPL表示观测点处基准翼型声压级值和襟翼角

锯齿声压级值的差值.
低频段 １≤Stδ≤２( ) 处,由于尾缘处二次流的

影响,这两个观测点上两种襟翼角锯齿的降噪效果

不明显,但在中频段 ２≤Stδ≤１０( ) 两种襟翼锯齿

的降噪效果开始凸显.在０°观测点处,当Stδ＝４时,
两种襟翼角锯齿均从６０􀆰０２dB 降低到５５􀆰３２dB,

ΔSPL＝４􀆰７dB,随后降噪水平在接近Stδ＝６􀆰２处开始

减小.９０°观测点处,当Stδ ＝６􀆰８时,圆角襟翼锯齿

从７８􀆰７４dB降低到６５􀆰５５dB,ΔSPL＝１３􀆰１９dB,
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三角 襟 翼 锯 齿 从 ７８􀆰７４dB 降 低 到 ７１􀆰４６dB,

ΔSPL＝７􀆰２８dB.进入高频段 １０≤Stδ≤２０( ),圆
角襟翼锯齿具有更好的降噪能力,在０°观测点相

较于基准翼型从２６􀆰４１dB降低到１２􀆰５４dB,在９０°
观测点从５２􀆰８dB降低到３５􀆰８９dB,能有效抑制大

约１４~１７dB的高频噪声.

图８　两种襟翼角锯齿的声压级变化

Fig􀆰８　Soundpressurelevelvariationoftwo
multiＧflappedＧserrations

４􀆰３　降噪机理讨论

图９给出了基于等面Q 准则的两种襟翼角锯

齿间隙的瞬时涡结构,其中以流向涡流方向对各种

大小涡量进行了上色标注,红色表示涡流顺时针旋

转,蓝色表示涡流逆时针旋转.可以发现,在流向

涡脱离锯齿之前,涡流几乎都附着在锯齿表面,锯
齿间隙的涡流强度大于锯齿表面的涡流强度.锯

齿间隙处形成了一对反向旋转的涡,这种涡旋在锯

齿的根部形成,并沿锯齿边缘向后发展增强,参考

文献[２２],这一现象主要归因于两侧的压力梯度保

持恒定,当涡旋靠近锯齿的尖部时,其强度达到顶

峰,随后,这些涡旋会脱落并逐渐消失.此外,这些

反向旋转的涡增强了流场中的扰动,导致吸力侧和

压力侧的流体得到了充分的混合.圆角襟翼锯齿

表面的涡流分布比三角襟翼锯齿更加均匀,负襟翼

锯齿根部受到翼型尾缘处载荷的影响,阻碍了湍流

涡的发展,可能增大了低频噪声.值得一提的是,
与文献[７,２３]的非襟翼角锯齿间的两组反向旋转

的马蹄形涡不同,本文襟翼锯齿间隙的涡演化成单

支,类似文献[２４]描述的横流减弱现象,这种现象

可能是各种涡流之间由于锯齿形状的改变而充分

混合成单涡流的一种表现.

图９　两种襟翼角锯齿的根部涡量

Fig􀆰９　IsoＧsurfaceoftheQＧcriterionoftwo
multiＧflappedＧserrations

为进一步分析降噪机理,图１０给出了锯齿根

部(X＝１􀆰０５m)和锯齿尖部(X＝１􀆰１m)两种襟翼

角锯齿在流向方向的涡流Ｇ涡线.参考文献[２５]给
出的这种涡形成原因及抑制噪声的解释,结合本文

计算结果,给出如下阐释.与三角襟翼锯齿相比,
由于圆角根部结构的限制,涡流强度明显降低.与

传统非襟翼锯齿相比,由于横流作用会加速非襟

图１０　两种襟翼角锯齿根部的涡流Ｇ涡线

Fig􀆰１０　StreamlinesformulatedfromthespanwiseandwallＧ
normalvelocitycomponentsoftwomultiＧflappedＧserrations
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翼锯齿表面三维混合层的产生,导致翼型尾缘处流

体流向的结构变化,使得尾缘锯齿的近壁流线变

形,从而产生额外的中高频噪声.值得注意的是,
襟翼角锯齿将重新改变锯齿吸力侧和压力侧表面

的压力分布,在襟翼角锯齿缝隙间产生单支正(顺
时针)涡或负(逆时针)涡改变原先马蹄形涡流的分

布,使得三维混合层对尾缘湍流的影响减小,将小

尺度涡混合成较大尺度涡,形成更加稳定的涡流结

构,能一定程度抑制中高频噪声.这与文献[１１]的
圆形锯齿降噪效果优于传统锯齿结论相似.

５　结　论

为抑制风力机叶片中间段尾缘湍流边界层噪

声,本文在充分考虑襟翼锯齿的角度、波长和齿长

关键参数的基础上,基于 NACA６４３４１８翼型设计

了一新型圆角尾缘襟翼锯齿,并与经典的三角形襟

翼锯齿进行比较.采用 LES和 FWＧH 声类比方

法对流场和声场进行数值分析,探究配置襟翼锯齿

时尾缘湍流边界层的降噪机理.主要结论如下.
(１)三角形襟翼锯齿和圆角襟翼锯齿均可有效

提升翼型的气动性能,且后者略优于前者.对比基

准翼型升阻力系数值,加装在 NACA６４３４１８上的

圆角襟翼锯齿可提升１１􀆰８６％升力系数和１􀆰５１％
的升阻比.

(２)新型圆角襟翼锯齿在中频段和高频段降噪

效果十分明显.在中频段２≤Stδ≤１０处降噪值可

达４􀆰７~１３􀆰１９dB,在高频处的降噪值可达１４~
１７dB.

(３)运用涡动力学分析降噪机理发现,无锯齿

基准翼型的尾缘处存在大尺度湍流涡会造成较大

的气动噪声;本文设计的新型圆角襟翼锯齿结合了

传统锯齿和三角襟翼锯齿优势,削弱了锯齿间隙的

部分横流作用,使得三维混合层对尾缘湍流的影响

减小,稳定了锯齿间隙的压力分布,在一定程度能

有效抑制中高频噪声.因此后续的研究将会集中

在如何改变攻角和襟翼角度,在保持现有中高频噪

声水平下减小低频噪声.
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NumericalstudyofnovelmultiＧflappedＧserrationnoise
reductionmechanismofwindturbineairfoil

YANGXinＧgang１,　 ZHANGYaＧjun１,　SONGBoＧyang２,　XULi∗２,　BIANXiaoＧyan３

(１􀆰ElectricPowerResearchInstituteofStateGridShanghaiMunicipalElectricPowerCompany,Shanghai２００４３７,China;

２􀆰CollegeofMathematicsandPhysics,ShanghaiUniversityofElectricPower,Shanghai２０１３０６,China;

３􀆰CollegeofPowerEngineering,ShanghaiUniversityofElectricPower,Shanghai２０００９０,China)

Abstract:Theapplication oftrailingＧedgeserratedcomponentstoreduceturbulentboundaryＧlayer
trailingＧedgenoiseisaneffective waytoreduce windturbinebladenoise􀆰Inthepaper,thenoise
reductionmechanismofanovelmultiＧflappedＧserrationwithcurvedshapedesignedon NACA６４３４１８
windturbineairfoilisnumericallystudied􀆰Largeeddysimulation (LES)isemployedtocalculatethe
flowfieldofbaselineairfoilandtrailingＧedgeserratedairfoilwithincomingwindspeedof２０m/sand５°
angleofattack􀆰TheaeroＧacousticresponsenearthetrailingedgeisanalyzedbasedonFWＧHacoustic
analogymethod􀆰Theresultsrevealthatcomparedwithairfoilwithoutserration,airfoilswithcurvedＧ
shapeandtriangularmultiＧflappedＧserrationscaneffectivelyoptimizeairfoilaerodynamiclayout,and
improveliftＧdragratioandliftwithappropriatedesignparameters,wheremultiＧflappedＧserrationwith
curved shape can obtain the better aerodynamic performance than triangular multiＧflappedＧ
serration􀆰Aftertheflapangleserrationchangesthetrailingedgeflowfield,thehorseshoevorticesatthe
serratedtrailingedgeflowfieldwithoutflapanglesaremixedintoasinglevortex,resultinginapositive
impactonthesuppressionofmediumandhighfrequencynoise􀆰Meanwhile,thenoisereductioneffectof
multiＧflappedＧserrationwithcurvedshapeproposedhereisbetterthanthatoftriangularmultiＧflappedＧ
serration．

Keywords:windturbineairfoil;turbulenceboundaryＧlayernoise;trailingＧedgeserration;multiＧflappedＧ
serration;largeＧeddyＧsimulation
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