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机翼屏蔽对航空发动机噪声预测的影响分析 
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摘要：随着对飞机适航噪声的要求更加严格，利用机翼屏蔽效应对航空发动机进行噪声控制已成为一项有效策略与

研究方向。基于惠更斯-菲涅尔原理，利用飞机噪声性能(Aircraft Noise and Performance, ANP)数据库计算飞机起飞航

迹并在其上建立噪声源，声源位置作为噪声屏蔽计算坐标输入屏蔽效应算法，应用 Matlab软件进行噪声直接声场与

衍射声场的建模，并通过机翼声屏障插入损失计算分析声压级屏蔽水平，把得到的结果与 Heidmann风扇噪声预测模

型相结合，以评估机翼屏蔽对飞行阶段发动机风扇噪声的影响。对比有/无机翼屏蔽效应的风扇前传噪声预测结果发

现：随着噪声传播路径从机翼前缘至机翼后缘的移动，机翼屏蔽效应的影响呈先增大后减小的趋势，并且噪声频率

越高，屏蔽效应越明显。 
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Abstract: With the development of  aircraft airworthiness noise strictness requirements, it has become an effective 

strategy and research direction to use wing shielding effect to control aircraft engine noise. In this paper, based on 

Huygens Fresnel principle, aircraft noise and performance (ANP) database is used to calculate the aircraft take-off  track 

and establish noise sources on it. The sound source position is taken as the coordinates for noise shielding calculation 

coordinate to input the shielding effect algorithm. The mathematical modeling software (Matlab) is used to model the 

direct sound field and the diffractive sound field of  noise transmission, and the sound pressure level shielded by wing is 

calculated and analyzed by insert loss of  wing barrier. The results are combined with the Heidmann fan noise predic-

tion model to evaluate the effect of  noise shielding on fan noise. Compared with the prediction results of  fan forward 

noise with or without wing shielding effect, it is found that the effect of  wing shielding increases first and then decreas-

es with the movement of  noise propagation path from the leading edge to the trailing edge of  the wing, and the higher 

the noise frequency, the more obvious the shielding effect is. 
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0  引 言1 

随着航空运输业的发展，对机场噪声的限制及

美国联邦航空管理局(Federal Aviation Administra-

tion, FAA)等国际组织推动的第五阶段更严格的噪

声适航规章，飞机噪声已成为各国专家学者关注的

重点问题之一

[1]
。飞机噪声可分为机体噪声及推进

噪声，其中推进噪声，即发动机整机噪声占据了其

中的大部分，包括风扇、燃烧室、涡轮等的噪声和
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喷气噪声。大涵道比涡扇发动机的应用显著降低了

喷气噪声在整机噪声中的占比，但同时增大了风扇

噪声水平，为了进一步降低发动机的噪声影响，美

国国家航空航天局(National Aeronautics and Space 

Administration, NASA)于 ANOPP2中提出基于噪声

屏蔽效应的翼身融合飞机设计方案，利用机翼屏蔽

对风扇噪声进行削弱

[2]
。 

AANOPP2 并非是屏蔽效应首次应用于噪声控

制，在过去的研究中，Marks 等
[3]
针对在机翼上方

安装发动机的声屏蔽水平进行了研究，应用两种建

模方法来预测锥形机翼的噪声屏蔽，并将其应用于

不同的机翼设计中。Campos 等
[4]
则通过惠更斯-菲

涅尔原理，引入噪声源和噪声屏蔽装置，计算发动

机噪声屏蔽系数，以噪声频谱的形式表现发动机相
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对于机翼的位置对飞机噪声的影响。姚荣楠等

[5]
通

过搭建机身屏蔽效应试验台，进行了翼身融合

(Blended Wing Body, BWB)客机机身噪声屏蔽的实

验测量。在实际应用中，大多是支线飞机、公务机

等，例如国产支线飞机 ARJ21-700，其尾挂发动机

的设计方式使其对发动机噪声具备一定的噪声屏

蔽能力，如果在设计之初就对屏蔽效应进行评估，

将有效降低噪声控制的研发成本和风险。 

本文基于声屏障插入损失原理，分析了飞机机

翼对航空发动机风扇噪声的屏蔽影响。飞机在飞行

过程中噪声传播路径和机翼的相对位置是不断变

化的，为了实现对机翼屏蔽效应的动态评估，结合

Heidmann 风扇噪声预测模型、ANP 数据库飞行航

迹等，提出了一套对机翼屏蔽效应的数学建模方

法，最终通过计算分析，验证了方法的可行性与准

确性。 

1  噪声屏蔽 

1.1  概 述 

20世纪 70年代，一款名为 VFW614的先进设

计飞机将发动机安装在了机舱上方，使机翼对发动

机噪声进行了有效屏蔽，尽管这架飞机仅停留在原

型阶段，没有得到广泛使用，但这种隔音设计的理

念却保留了下来，VFW614的机身设计如图 1所示。

为了应对未来愈发严格的飞机噪声要求，NASA研

究人员 Rizzi 和 Aumann 等提出了混合翼身的概念

飞机，这是一种非传统飞机设计理念，同样采用将

发动机安装在机身顶部的设计方案，他们通过对设

计模型的音频信号预测合成，得到机翼屏蔽对发动

机噪声的影响曲线，验证了机翼屏蔽效应的先进性

[6]
。 

 

图 1  VFW614飞机三视图 

Fig.1  Three views of  VFW614 

噪声的波动过程遵循惠更斯-菲涅耳原理，在如

VFW614这类特殊机型风扇噪声的传播过程中，机

翼将对噪声持续造成损耗，部分声波会绕过机翼继

续行进，产生声衍射，这一过程体现在起飞、边线

或进场阶段就是机翼屏蔽效应。量化机翼屏蔽效应

的影响，就是对发动机噪声传播过程受机翼影响的

插入损失进行计算。平面、障碍物或狭窄缝隙对声

音传播的影响可以通过以下方法进行研究，包括衍

射、散射、傅里叶和菲涅耳方法。求解精确形式的

衍射方程需要计算其边界条件的声波方程，例如厚

板、周期阵列、圆柱体和圆环等的衍射。散射方法

则需指定反射和透射系数，适用于管结、阻抗和抗

剪层，包括多重散射等情况。傅里叶方法使用傅里

叶辐射积分中的压力分布计算，如湍流剪切层和随

机壁衬里对声场的影响。菲涅耳方法用噪声源的分

布表示声辐射

[4]
，最适用于本文对航空发动机噪声

的计算，并且具有建模方式简洁的优点，将作为本

文计算噪声衰减的核心方法。 

1.2  屏蔽建模实现流程 

噪声屏蔽效果计算流程如图 2所示，本文对屏

蔽效应的计算过程分为三个部分：(1) 噪声屏蔽的

建模计算；(2) 风扇噪声预测；(3) 噪声屏蔽的影响

分析。首先，选取所研究的飞机机型，对于不同设

计、尺寸的飞机，机翼屏蔽效应的表现具有明显的

差异，本文所选取的研究对象为尾挂 CF34-10A 型

发动机的 ARJ21-700；然后，分别计算飞行航迹、

机翼尺寸和发动机安装位置等参数，用于建立噪声

源并进行机翼屏蔽的建模分析，并将 CF34-10A 发

动机的风扇设计参数输入Heidmann噪声预测算法，

预测风扇噪声数值；最后，将预测风扇噪声与机翼

屏蔽结果相结合，分析机翼屏蔽效应的影响。 

 
图 2  噪声屏蔽效果计算流程 

Fig.2  Flow chart for calculation of  noise shielding effect 
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1.3  机翼屏蔽算法模型 

噪声屏蔽效应主要表现为机翼对发动机噪声

水平的影响，本文屏蔽模型基于 Lieber 等
[7]
声屏障

插入损失算法。首先，以局部坐标系描述机翼位

置，此时的坐标系原点位于发动机进气口中心(点

E)，如图 3 所示。同时，选取机翼根部前缘(Root 

Leading Edge, RLE)、根部后缘(Root Trailing Edge, 

RTE)、翼尖前缘(Tip Leading Edge, TLE)和翼尖后缘

(Tip Trailing Edge, TTE)相对于发动机进气口E的位

置坐标。然后，将点 E和机翼各坐标转换为与地面

观测点(点 O)一致的全局坐标系。转换过程必须考

虑在不同方向角(E、O连线与发动机轴线
Ex 的夹角

θ )的飞机姿态和位置，此时点 E 坐标即为全局坐

标系下所计算的噪声源位置。 

 
图 3  基于全局坐标系的机翼屏蔽算法中关键点位置示意图 

Fig.3  Schematic diagram of  key point location in the 

           wing shielding modeling algorithm based on global 

           coordinate system 

首先，分别确定全局坐标系下屏蔽算法所需计

算点的坐标，分别为发动机进气口中心(点 E)：
Ex 、

Ey 、 Ez ；直接声场与机翼交点(点 I)：
Ix 、 Iy 、 Iz ；

机翼根部前缘： RLEx
、 RLEy

、 RLEz
；机翼根部后缘：

RTEx
、 RTEy

、 RTEz
；机翼翼尖前缘： TLEx

、 TLEy
、

TLEz
；机翼翼尖后缘： TTEx

、 TTEy
、 TTEz

；通过以

上坐标确定发动机与机翼的位置关系后，就可以计

算噪声源的直接声场传播路径(E、O连线)与机翼平

面的位置关系。当 E、O 连线与机翼平面(RTE，

RLE，TLE，TTE)具有交点 I 时，表示机翼将对发

动机风扇噪声产生屏蔽效应，图 3显示了 E、O连

线和机翼平面交点(点 I)的位置。交点的坐标(
Ix ，

Iy 和 Iz )的计算方程组为
[7]

 

0I O I O

E O E O

x x y y

x x y y

− −
− =

− −   (1) 

0I O I O

E O E O

x x z z

x x z z

− −
− =

− −   (2) 

RLE RLE RLE

RTE RLE RTE RLE RTE RLE

TLE RLE TLE RLE RTE RLE

0

I I Ix x y y z z

x x y y z z

x x y y z z

− − −

− − − =

− − −
 (3) 

求解交点 I的坐标之后，必须确定每条机翼边

缘上(RLE-TLE，RTE-TTE，TTE-TLE)最接近点 I

的点 LEW
、 TEW

和 TIPW
，如图 4 所示，它们是点 I

与机翼边缘垂线与机翼的交点。 

 
图 4  机翼边缘上三W点位置 

Fig.4  Positions of  three W points on wing edges 

这些点的三维坐标分别通过如下方程组求解，

以点 LEW
的 x、y和 z轴坐标计算为例

[7]
： 

(1) 因 I、W垂直于机翼边缘，则令 I、W向量

和机翼边缘向量的内积为零，建立的坐标方程式为 

( ) ( ) ( ) ( )
LE LERLE TLE RLE TLEI W I Wx x x x y y y y− − + − − +  

( ) ( )
LE RLE TLE =0I Wz z z z− −  (4) 

(2) 因点 W位于机翼边缘上，故其坐标满足代

表机翼边缘的直线的两点方程为 

LE LERLE RLE

TLE RLE TLE RLE

=0
W Wx x y y

x x y y

− −
−

− −
 (5) 

LE LERLE RLE

TLE RLE TLE RLE

=0
W Wx x z z

x x z z

− −
−

− −
 (6) 

得到点 LEW
、 TEW

和

TIP
W 的坐标后，即可确定

在任意飞行位置，直接声场与机翼平面的交点 I是

否位于机翼的边界内。如果它在机翼之外，则不存

在机翼对噪声屏蔽的影响。反之，如果点 I位于机

翼表面，就可以计算声程差来确定机翼影响下的插

入损失，此时点 LEW
、 TEW

和 TIPW
分别表示噪声衍

射路径与机翼边缘的交点。 

当点 I位于机翼边界内时，可确定由于声屏障

插入损失产生的噪声衰减。直接声场和衍射声场的

路径如图 5所示。对于每条衍射路径，需要计算如

下三段距离： 

(1) 声源到观测点的直线距离(从点 E 到点 O)

为

EOd ，单位 m； 

(2) 声源到机翼边缘点的距离(从点 E 到点 W)

为

EWd ，单位 m； 

(3) 机翼边缘点到观测点的距离(从点 W 到点

O)为
WOd ，单位 m。 

将这三段距离代入式(7)，可以得出噪声传播过 
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图 5  直接声场和衍射声场的路径 

Fig.5  Propagation paths of  direct and diffractive sound fields 

程中直接声场和衍射声场之间的声程差

[7]
： 

( )= EW WO EOd d dδ + −   (7) 

当点 I位于机翼边界内时， 0δ > ；当点 I位于

机翼边缘时， 0δ = ；而当点 I 超出机翼表面时，

0δ < 。根据声程差，可以计算菲涅耳数 N
[7]
： 

=2 /iN f cδ   (8) 

式中：

if 表示 1/3 倍频程的中心频率(单位 Hz)，c

表示自由场声速(单位 m·s-1)。然后，针对每个 1/3

倍频程中心频率，代入菲涅耳数 N计算衰减方程，

表达式为

[7]
 

( )

2
20lg 5.0 0

tanh 2

2
20lg 5.0 0.2 0

tanh 2

0, 0.2

i

N
N

N

NA f N
N

N

π + π


π= + π


<−

, ≥

,- ≤ ≤

 (9) 

在此模型中，考虑了围绕多段机翼边缘(前缘、

后缘、机尖)的衍射。根据声波绕射理论，经翼尖和

两条翼缘的声波，其传达至边线测点的声压为三条

路径绕射声的叠加，为了从三条衍射边缘的叠加中

获得等效的总衰减，可以将任意频率处的总插入损

失计算如下

[7]
： 

( )/10

TOT 10 lg 10 kAA
−=− ∑  (10) 

其中，

kA 表示三条声波衍射路径的噪声衰减，即过

机翼前缘、过机翼后缘以及过机翼翼尖。 TOTA
即为

1/3 倍频程中心频率上噪声屏蔽效应的插入损失(单

位 dB)。 

2  噪声源 

为了动态评估噪声屏蔽效应在飞行阶段的影

响，首先基于 ANP 数据库绘制飞行航迹，在航迹

上建立飞行中的噪声源，从而计算不同方向角上噪

声衰减数据，得到屏蔽效应对飞行噪声的影响

[8-9]
。

尽管这种方法可以完整评估噪声屏蔽的影响，但计

算量过于庞大。事实上，机翼屏蔽效应只存在于飞

行的某一阶段，并不会影响整个飞行过程，因此需

要对所求噪声源坐标进行后处理，选取计算量适中

并且具有代表性的噪声屏蔽计算点。 

本文的研究对象为安装 CF34-10A 发动机的

ARJ-700 支线客机，研究状态为起飞阶段，地面观

测点选取 CCAR36部中适航噪声审定点，即距滑跑

起点 6 500 m 位置。因 ANP 数据库中尚无此机型

的相关数据，故选用性能与其相近、吊装 CF34-10E

的 EMB190客机飞行数据作为代替，两款发动机设

计与性能参数对比如表 1 所示。选取 ANP 数据库

中 EMB190航迹计算所需的噪声评估数据，求得起

飞航迹与噪声点选取如图 6所示。 

表 1  CF34-10A 与 CF34-10E 发动机参数 

Table 1  Engine parameters of CF34-10A and CF34-10E 

设计与性能参数 
数值 

CF34-10A CF34-10E 

风扇/压气机增压机 1/3/9 1/3/9 

低压涡轮/高压涡轮 4/1 4/1 

最大直径/m 2.29 3.70 

海平面最大推力/kg 8 293.94 9 071.85 

最大功率总压比 29:1 29:1 

 
图 6  起飞航迹上噪声源点 

Fig.6  Virtual sound source points on take-off  path 

如图 6中所示，航迹上的点代表噪声源点，选

取方式为：首先选取起飞过程噪声传播方向角

15°～170°的航迹范围，即图中实线范围，然后以 5°

为间隔将方向角拆分，获得 32条(包括 15°与 170°)

连线，即图中虚线，连线与航迹交点即为噪声源点，

声源与地面观测点的连线即为直接噪声的传播路

径。部分噪声源的坐标数值如表 2所示。 

3  噪声预测 

3.1  合成预处理 

噪声屏蔽效应对发动机噪声的主要影响体现

在风扇噪声上，根据 Lieber 等
[7]
的研究，如

ARJ21-700这类尾挂发动机的飞机设计方式对风扇 
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表 2  部分噪声源点的坐标 

Table 2  Coordinates of partial virtual sound source points 

方向角/(°) x/m y/m 

15 2 847.80 353.68 

20 3 938.59 476.18 

25 4 643.52 603.21 

30 4 935.84 663.95 

35 5 164.84 709.92 

40 5 349.68 747.03 

45 5 504.16 778.04 
. . . 

. . . 
. . . 

前传噪声具有明显的屏蔽效应，因此选用在风扇噪

声预测方面具备良好普适性的Heidmann预测方法。 

尽管经验预测算法具有所需计算资源低、精度

较高的优势，但其经验特性具有一定弊端，例如对

某些类型的发动机或者在特殊飞行状态下的风扇

噪声预测结果并不准确，表现为前传和后传宽频噪

声在较小程度上超过预期水平。为了实现对本文计

算噪声更精确的预测，应用 Heidmann 方法针对小

型涡扇发动机的更新模型

[11]
。 

在标准日海平面条件下，Heidmann 对小发动

机的噪声预测声压级计算通式为

[11]
 

* *

SP * *

ref ref

*

1 2

( , ) 20 lg( ) 10 lg( )

( , ) ( ) ( ) ( )

r

d R

T m
L f

T m

F Ma Ma F S C D S

θ

θ η

∆= + +
∆

+ + + +

ɺ

ɺ  

(11)

 

式中，

*T∆ 为空气流过风扇后的总温升，

*

refT∆ 为总

温升的参考值，一般为 0.555 K，
*mɺ 为风扇进口空

气质量流量，

*

refmɺ
为质量流量参考值，一般为

0.453 kg·s-1
，

1F 是风扇叶尖设计马赫数 d
Ma 和风扇

叶尖相对马赫数 RMa
的声源强度函数，

2F 为转静

子叶片间距

*S 的声源强度函数，C 为进口导向叶

片修正系数， ( )D θ 为方向修正函数，与预测点和
声源相对位置夹角θ 有关， ( )S η 为 1/3倍频程下的

频谱函数，与频率系数η有关。根据式(11)，分别

计算进口宽频噪声、进口离散单音噪声、进口组合

单音噪声、出口宽频噪声和出口离散单音噪声这五

部分的预测声压级，然后进行整合得到总声压级。

该预测方法将噪声源组合为一个单一的 1/3 倍频程

谱，作为指向角的函数。使用以下公式将 5个部分

的声压级( SPrL )从标准日海平面条件调整为预测环

境条件

[11]
： 

2

SP SP 2

r r

( , ) ( , ) 20 lg10r

c
L f L f

c

ρθ θ
ρ
∞ ∞= +  (12) 

式中， ρ∞为环境密度， c∞为环境声速， r
ρ
为参考

密度，一般为 1.225 kg·m-3
， r
c
为参考声速，一般

为 340.294 m·s-1
。 

获得 5个部分的噪声预测声压级( SP
L )后，需

要将它们换算为均方声压( 2p )，再进行总噪声的

计算

[11]
： 

( )
( )

( ) ( )

SP , 2
*2 ref

4 2 2*

10
, , ,

1 cos

L f

s

s

p
p r f

cr Ma

θ

θ φ
ρθ ∞ ∞∞

=
−
∑

 (13) 

式中，

*

sr 为噪声源半球半径，Ma∞为飞行马赫数，

refp 为参考压强，一般为 2×10-5 Pa。风扇总噪声计

算公式如式(14)，单位为 dB
[11]
： 

( ) ( )
2 4

*2

SP
ref

, , 10 lg , , , 20 lgs s

c
L r f p r f

p

ρ
θ θ φ ∞ ∞= +  (14) 

3.2  预测风扇噪声声压级计算 

一般情况下，要进行风扇噪声预测，共需要计

算五部分的噪声分量，包括前传宽频、前传离散单

音、前传组合单音、后传宽频、后传离散单音。因

机翼屏蔽效应仅对前传噪声具有显著影响，故省略

风扇后传噪声的计算结果分析。所计算 CF34-10A

型发动机在地面试车状态下的转速为 3 600 r·min
-1
，

输入噪声预测所需参数如表 3、4、5所示。 

表 3  环境参数表 

Table 3  Environmental parameter 

环境参数 数值 

海拔高度/m 

温度/K 

压强/Pa 

328 

296 

97 450 

表 4  风扇几何参数表 

Table 4  Fan geometric parameters 

风扇几何参数 数值 

转子叶片数 

静子叶片数 

转静子间距比 

转子直径/m 

轮毂直径/m 

风扇参考面积/m2 

进口环流面积/m2 

噪声源半球半径/m 

24 

70 

1.77 

1.35 

0.42 

1.42 

1.28 

45.72 

表 5  风扇性能参数表 

Table 5  Fan performance parameters 

风扇性能参数 数值 

风扇转速/(r·min-1) 

风扇进口空气质量流量/(kg·s-1) 

通过风扇总温升/K 

风扇叶尖设计马赫数 

3 600 

152.03 

18 

1.2 

此处所计算噪声为未衰减的风扇前传噪声，前

传噪声分为宽频噪声、离散单音噪声与组合单音噪

声，因风扇转速为 3 600 r·min-1
，风扇转子相对叶

尖马赫数未超过临界值，不产生组合单音噪声。风

扇前传宽频及离散单音噪声声压云图如图 7、8 所

示，它们具有明显的噪声特性：前传宽频噪声在发

动机风扇附近的观测范围内(方向角 θ<50°)噪声数

值较高，而随着 θ 角度变大(观测范围由发动机前

部移动至尾部)，噪声的大小也在明显降低，对宽频
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噪声，声压级最大的部分位于 θ 较小的中频范围

(1 000～2 500 Hz)，随着角度增大、频率向低频或

高频移动，声压级在噪声等值线中呈现类似山峰函

数的环形下降趋势，这是 Heidmann噪声预测算法

频谱修正函数和方向性修正函数的共同影响结果。

风扇离散单音噪声与风扇叶片基本通过频率有关，

出现在叶片基本通过频率及其倍频处，在当前转速

下风扇叶片基本通过频率为 1020 Hz，对应于 1/3

倍频程中 1 000 Hz中心频率，其倍频分别对应于 1/3

倍频程中 2 000、4 000、5 000、8 000和 1 0000 Hz

中心频率，因此风扇离散单音噪声也仅出现在这些

特定频率上，如图 8所示。 

 

图 7  风扇前传宽频噪声声压云图 

Fig.7  Nephogram of  fan forward broadband noise level 

 

图 8  风扇前传单音噪声声压云图 

Fig.8  Nephogram of  fan forward monotone noise level 

4  噪声屏蔽计算分析 

本文研究对象 ARJ21-700 采用尾挂发动机设

计，发动机前传噪声源位于机翼后缘的后方，因此，

机翼的屏蔽效应造成的衰减一般会出现在方向角

较小范围内。 

4.1  声压级屏蔽分析 

本节对噪声屏蔽数据进行建模分析，绘制屏蔽

效应的图像，然后结合噪声屏蔽与风扇预测噪声的

结果进行对比分析。ARJ21-700 部分机翼尺寸参数

如表 6所示。 

表 6  ARJ21-700部分尺寸参数表 

Table 6  Partial size parameters of ARJ21-700 

参数 数值 

翼展/m 28.29 

机翼面积/m2 79.86 

机翼展弦比 8.86 

机翼根弦长/m 4.97 

机翼尖弦长/m 1.29 

将航迹图上建模所得噪声源的全局坐标表 2与

ARJ21-700飞机尺寸参数结合，代入 1.3节机翼噪

声屏蔽计算方程，可以得到在方向角 15°~170°区

间、间隔 5°的 32 个噪声源点上发动机进口、起飞

观测点以及机翼前缘、后缘等的坐标，根据这些坐

标可绘制出此范围内噪声源至观测点传播路径图，

如图 9所示。 

 
图 9  x-y平面上直接声场和衍射声场的传播路径 

Fig.9  Propagation paths of  direct and diffractive sound field in 

      x-y plane 

根据式(7)～(9)，计算出存在屏蔽效应的方向角

及屏蔽数值，最终确定在方向角 15°～40°范围内，

机翼对前传噪声具有屏蔽效应。 

15°～40°方向角下噪声频域曲线如图 10所示，

其中，当方向角达到 40°时候，机翼已不再对风扇

前传噪声具有屏蔽效应，当噪声源的方向角为 20°

时，机翼屏蔽的声压级的衰减值最大。  

 
图 10  方向角为 15°～35°的风扇前传噪声级衰减曲线 

Fig.10  Attenuation curve of  fan forward noise level at the 

         direction angle 15° to 35° 
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结合所求噪声屏蔽数据与风扇噪声预测结果，

绘制15°～40°范围内噪声屏蔽对前传噪声预测数值

的影响曲线，如图 11 所示，在不同方向角下机翼

对前传噪声的屏蔽表现有所不同，但它们的共同特

征为：1/3 倍频程中心频率越大，机翼屏蔽效应越

明显。 

上述研究结果确定了起飞阶段机翼屏蔽效应

的主要影响区间，即方向角 15°～35°。为了对屏蔽

效应更确切地评估，在此区间内再次取点，以 1°

为间隔，在方向角 15°～35°间共取 21个噪声源点，

并将坐标代回屏蔽计算模型，绘制屏蔽效应声压级

云图，如图 12所示。由图 12可以明显看出，随着

直接声场的路径从机翼前缘移动至机翼后缘，噪声

屏蔽效应呈先增大后减小的趋势。在方向角为 20°

时，最大屏蔽声压级可达到 17.78 dB，该角度即为

此机型在起飞时的最大衰减角，此时，直接声场与

机翼平面的交点 I应位于机翼平面的中心位置。 

4.2  感觉噪声级屏蔽分析 

声压级可以评估不同方向角下飞机噪声的影

响，但人们对飞机噪声所感觉到的烦恼程度则需要

对声压级进行换算处理，计算由 CCAR36部规定的

有效感觉噪声级 (Tone-Corrected Perceived Noise 

Level, PNLT)，评估屏蔽效应对纯音修正感觉噪声

级的影响，如图 13 所示。机翼屏蔽的引入降低了

风扇前传噪声，从而降低飞机的总体噪声。 

图 13中，在方向角 15°～55°范围内，每隔 0.5 s

取点计算感觉噪声级，可以看出，初期噪声屏蔽较

为显著，屏蔽数值呈先增大后减小的趋势，最大衰

减为 10.17 dB。后续噪声屏蔽效应迅速锐减，其影

响变得非常小。 

由适航审定数据，ARJ21在起飞阶段审定有效

感觉噪声级为 81.1 dB，结合过去部分文献结果起飞

阶段风扇与飞机有效感觉噪声级相差约 4 dB
[10]
。

故  ARJ21 起飞阶段风扇有效感觉噪声级约为

77.1 dB，将机翼屏蔽衰减值与预测风扇噪声结合，

根据 CCAR36 部适航规章将预测风扇噪声换算至

有效感觉噪声级，如表 7所示。 

如表 7 所示，计算屏蔽效应后预测风扇噪声有

效感觉噪声级降低了 2.4dB，使预测结果的精度有所

提高，误差降低了 3.11%。 

 
(a) 方位角 15°                         (b) 方位角 20°                         (c) 方位角 25° 

 
(d) 方位角 30°                         (e) 方位角 35°                         (f) 方位角 40° 

图 11  机翼屏蔽对不同方向角预测的风扇前传噪声级的衰减曲线的影响 

Fig.11  Effects of  wing shielding on attenuation curves of  the predicted fan forward noise level at different direction angles      
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图 12  风扇前传噪声的机翼屏蔽效应云图 

Fig.12  Nephogram of  wing shielding effect on fan forward 

         noise level  

 
图 13  屏蔽效应对预测的风扇前传噪声影响的 PNLT曲线 

Fig.13  PNLT curves of  wing shielding effect on predicted fan 

        forward noise 

表 7  屏蔽效应对有效感觉噪声级的影响 

Table 7  Influence of shielding effect on PNLT 

计算阶段 有效感觉噪声级/dB 

适航审定值 77.1 

计算屏蔽前 81.1 

计算屏蔽后 78.7 

5  结 论 

本文提出了一种建立噪声源进行噪声计算的

方法，运用 Matlab 数学计算软件，结合 Heidmann

风扇噪声预测算法和 ANP 航迹绘制，实现了飞行

过程中机翼对发动机风扇前传噪声屏蔽的动态建

模，通过本文的研究，得出以下结论：  

(1) 通过对噪声屏蔽模型的算法实现，可以将

屏蔽算法与 Heidmann 风扇噪声预测算法相结合，

计算发动机与机翼安装位置引起的风扇前传噪声

的衰减，并应用到起飞噪声计算中。本文计算方法

具有普适性，可以结合不同飞行阶段，对飞机进场、

边线噪声屏蔽效应进行预测。 

(2) 对于不同噪声源，噪声屏蔽效应的数值表

现各不相同，但衰减曲线具有共同的特征：噪声频

率越高，屏蔽效应越明显。在最大衰减方向角 20°

上，机翼屏蔽效应对高频噪声声压级的衰减最高可

达到 17.72 dB，将衰减前后前传噪声声压级换算至

感觉噪声级，最大衰减值为 8.75 dB。可以看出，机

翼屏蔽对风扇前传噪声的影响非常显著。将屏蔽效

应结合风扇噪声预测，在起飞阶段，通过引入机翼

屏蔽效应，使预测风扇噪声有效感觉噪声级降低了

2.4 dB，降低了预测误差，从而看出机翼屏蔽对风

扇噪声预测的优化能力。 

(3) ARJ21-700起飞阶段的机翼噪声屏蔽全过程

呈现，随着噪声源方向角由小向大移动，机翼屏蔽

效应于 15°开始出现，在 35°后逐渐消失，其中，在

20°附近屏蔽效应达到最大值，这一过程代表风扇前

传噪声路径从机翼前缘移动至机翼后缘的过程，可

以合理推测，在噪声屏蔽最大值处，风扇前传噪声

传播路径与机翼交点应位于机翼中心位置。针对不

同机型的不同飞行阶段，屏蔽效应的影响应具有不

同的表现，这也是后续需进行深入研究的方向。 
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