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摘要：为获得高升阻比、低噪声水平的风力机翼型，将气动噪声引入到风力机专用翼型的设计中。为评价翼型气动噪声水平，

对翼型自身噪声进行讨论和研究，应用 NASA 基于大量试验而得到的翼型自身噪声模型进行建模。采用型函数扰动法对翼

型廓线进行表示，以翼型自身噪声水平作为优化目标，将气动特性作为性能约束，建立翼型的优化设计模型。设计过程中，

采用 XFOIL 获取翼型边界层参数，及对翼型的气动性能进行评价。将流场求解程序和直接优化方法相结合，采用复合形法

进行搜索寻优，用 Matlab 编制优化程序。以 NACA 4415 作为原始翼型进行优化设计，得到一种具有高气动性能、低噪声水

平的风力机专用翼型。 
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Abstract：In order to obtain wind turbine airfoils with high lift-to-drag ratio and low noise level, the aerodynamic noise is introduced 

into the wind turbine airfoil design process. To evaluate the airfoil aerodynamic noise level, the airfoil self-noise model is studied and 
the NASA self-noise model based on extensive experiments is applied to modeling the airfoil aerodynamic noise. With the airfoil 
profile described by using shape function perturbation method, taking the aerodynamic performance as a constraint, a noise 
optimization method is set up with the objective to satisfy the lowest self-noise level. In the design process, XFOIL is used to get the 
boundary layer parameters and evaluate the airfoil aerodynamic performance. By combining the flow field solver and the direct 
optimization method, and using the complex method to carry out the search iterations, a Matlab based optimization program is 
developed. By taking NACA 4415 as the original airfoil and applying the developed program, an airfoil with high aerodynamic 
performance and low noise level is obtained. 
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0  前言* 

叶片作为风力机的关键部件，由不同的翼型截

面构成，直接关系到风力机各方面的使用性能，所

以对风力机翼型的设计就尤为重要。在早期的翼型

设计中，设计者主要考虑的是如何优化翼型的气动
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性能，尽可能提高风力机的捕风效率[1-2]。而随着现

代风力机的发展，对翼型综合性能的要求越来越高，

对翼型的优化设计也从单一追求气动性能向多目标

优化转变[3]。 
风力机在工作的时候会产生相当大的噪声，对

周边生态环境造成破坏[4]。相关研究表明，由叶片

产生的气动噪声近似地与叶尖速度的 5 次方成正

比，所以风力机制造商通常把叶尖速度限制在        
65 m/s 左右[5]。优化风力机的噪声性能成为了行业

发展的必然。20 世纪 80 年代以后，预测风电场噪
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声和降低风力机噪声技术都取得了很大的进步，低

噪声水平风力机也作为一个新概念被提了出来，国

外一些学者对风力机气动噪声做了大量相关的工

作，取得了一定的成果。风力机气动噪声主要包括

湍流噪声和翼型自身噪声两类，大多数噪声主要预

测方法都是以 LIGHTHILL[6]于 20 世纪 50 年代提出

的声类比法作为理论基础，WILLIAMS 等[7]拓展了

此理论，并考虑了边界层对气动噪声的影响。在前

人的理论基础上，AMIET[8]对湍流噪声进行了研究，

并提出了相关计算模型。而对于翼型自身气动噪声

的研究，其中比较典型的是 THOMAS 等[9]基于大量

风洞风场试验而得出的半经验 BPM 噪声模型。 

本文采用 BPM 翼型自身噪声模型，提出了一

种将气动性能和声学性能相耦合的翼型设计方法，

针对常用的 NACA4415 翼型做了初步的算例。在考

虑风力机翼型气动性能的同时，把噪声性能作为优

化目标，将流场求解程序和直接优化方法相结合，

得到具有高气动性能，低噪声水平的风力机专用        
翼型。 

1  叶片翼型自身噪声 

叶片与稳态来流相互作用形成边界层与尾流，

由此造成的气流波动产生的噪声称为翼型自身噪 
声[9]，是由空气动力本身造成的，即使在稳态、无

湍流扰动的情况下也会产生。包括湍流边界层尾缘

噪声，层流边界层脱落涡噪声，分离流噪声，钝尾

缘噪声和叶尖涡噪声。叶尖涡噪声是由于叶尖的绕

流而产生，相对其他噪声比例较小，而且只出现在

整个叶片的叶尖处，对翼型设计本身影响不大，同

时考虑大多数风力机工作在湍流条件下，所以本文

暂对叶尖涡噪声和层流边界层脱落涡噪声不作计

算。在原有 BPM 噪声模型中，边界层参数仅仅是

雷诺数和攻角的函数，忽略了翼型形状对参数的影

响，改用 XFOIL 直接对边界层参数进行求解，提高

了计算模型的精确性[10]。 
1.1  湍流边界层尾缘噪声 

这类噪声是由于湍流边界层与翼型尾缘相互

作用而产生，如图 1 所示。特别是在高雷诺数的条

件下，湍流边界层尾缘噪声对总体噪声水平贡献较 

 
图 1  湍流边界层尾缘噪声 

大，是风力机高频噪声的主要来源。吸力面和压力

面均产生此类噪声，可表示为 
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式中  PpS , PsS ——分别为压力面和吸力面湍流边

     界层尾缘噪声 
 pδ

∗ , sδ
∗ ——分别为压力面和吸力面尾缘边

    界层位移厚度 
 Ma , L , er , D ——分别为马赫数、展向长度、测 
    试距离和指向性函数 
 pSr , sSr , 1Sr ——分别为压力面和吸力面基于边

    界层位移厚度的斯特劳哈尔数、

    经验斯特劳哈尔数 
 A ——谱形状函数 
 1K , 1K∆ ——修正因子的经验常数 

定义相应斯特劳哈尔数为 
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式中  f ——噪声频率 

 u——来流风速 
定义指向性函数为(图 2) 
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式中  eθ ——极指向角 
 eψ ——方位指向角 
 Ma′ ——对流马赫数( 0.8Ma Ma′ ≈ ) 
 α ——攻角 
1.2  分离流噪声 

随着攻角的增加，吸力面边界层湍流加剧，形

成不稳定气流，在一定条件会脱离边界层形成分离

流，由此而产生的噪声称为分离流噪声，如图 3        
所示。 
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图 2  指向性函数 

 
图 3  分离流噪声 

经验公式类似于湍流边界层噪声，记为 

 
5

22
2

10lg s s
P

e

Ma LD SrS B K
Srrα

δ ∗⎛ ⎞ ⎛ ⎞
= + +⎜ ⎟ ⎜ ⎟

⎝ ⎠⎝ ⎠
 (2) 

式中  PS α ——分离流噪声 
 2Sr , 2K , B ——分别为经验斯特劳哈尔数、修正因 
    子经验常数、谱形状函数     

定义相应斯特劳哈尔数为 
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1.3  钝尾缘噪声 

这类噪声是由于钝尾缘引起的脱落涡所产生，

如图 4 所示，噪声频率和幅度很大程度取决于翼型

钝尾缘的几何尺寸(图 5)。当尾缘厚度远大于边界层

厚度的时候，此类噪声对翼型自身总体噪声水平影

响较大[11]。这类噪声可通过锐化边缘来消除，噪声

水平可记为 
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式中  bluntPS ——钝尾缘噪声 
 h ,ψ ——分别为钝尾缘厚度和尾缘角 
 1( )G i , 2 ( )G i ——经验函数 
 avgδ ∗ ——尾缘处压力边界层位移厚度和吸

      力边界层位移厚度的平均值 
 Sr′′′——基于尾缘厚度的斯特劳哈尔数 
 peakSr′′′ ——斯特劳哈尔数峰值 

定义相应斯特劳哈尔数为 
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u
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图 4  钝尾缘噪声 

 

图 5  钝尾缘尺寸 

1.4  总体噪声水平 
以上对风力机翼型自身各类噪声进行了描述

和计算，而对于工作中翼型，这几类噪声源往往是

同时存在的，需要对这几类噪声的声压级进行叠      
加[12]，所得总体噪声水平公式如下 
 ( /10 /10

total 10lg 10 10Pp PsS S
PS = + +  

 )blunt/10 /1010 10P PS Sα +  (4) 

2  翼型理论与设计 

2.1  翼型理论 
远端大气来流与翼型相互作用之后，迫使流场

沿翼型几何形状改变，如图 6 所示。 

 

图 6  翼型流场 

从流体力学的基本知识可知，需要产生一个压

力梯度 2/ /p r v rρ∂ ∂ = 来使流线沿翼型弯曲，此处 r
为流线曲率， p 为压力， v为气流速度， ρ 为空气

密度，这个压力梯度的作用就像圆周运动所需的向

心力一样[4]。翼型形状使得上表面的空气比下表面

的空气运动得更快，根据伯努利方程，较高的速度

产生较低的压力，这样就造成翼型上表面的压力小

于远处的大气压力，称之为吸力面，而翼型下表面

的压力大于远处的大气压力，称之为压力面。上下
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表面的压差就产生了翼型的升力，而相应的阻力主

要是由于大气粘性的存在而产生的摩擦力。 
翼型的不同形状，造成了表面压力分布的不

同，从而影响其空气动力特性，同时，翼型自身噪

声也与流场边界层相关，这就决定了可以通过改变

翼型形状，来提高翼型的气动性能和噪声性能。 
2.2  翼型设计 

本文采用型函数扰动法，横坐标 x 值不变，纵

坐标 y 值随着型函数因子的变化而变化，从而得到

不同的翼型，表示为 

 new old
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i i
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式中  new ( )y x ——新翼型坐标 
 old ( )y x ——旧翼型坐标 
 ( )if x ——型函数 
 iδ ——设计变量，型函数加权因子 
其中型函数采用的是 Hicks-Henne[13]函数簇。吸力

面上放置 7 个型函数 
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式中  ( )( ) lg(0.5) / lg ( )e m x m=  
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这类函数的好处在于，在区间[0,1]内是单峰连

续函数，且向两边衰减较快，可以根据需要放置型

函数的位置，对翼型关键点进行修型，同时也可以

保证翼型整体性的平滑，鉴于本文考虑了钝尾缘噪

声，故单独在上下表面尾缘处分别增加了一个常函

数，用来达到调整尾缘厚度的目的。由于上下表面

型函数的对称性，只给出吸力面型函数如图 7 所示。 
对于翼型的气动设计，通常的方法有以下三 

种[3]。半经验法，这种方法要求设计者有丰富的经

验，在理论和实践结果基础上，通过反复对翼型修

形，来获得所需的设计目标。反设计法，此方法是

由设计者首先给出所希望达到的气动状态，通过对

流动控制方程的迭代求解，逐步逼近所给的气动状

态。直接优化法，即将求解翼型流场程序和优化程

序相结合，通过对翼型形状的扰动，来求目标函数

在约束条件下的极值，这种方法的好处在于每迭代

一次，都能产生一个真实的翼型，而且还可以保证

翼型性能在可行域内逐步优化，克服了半经验法的

盲目性，故本文采用直接优化方法。 

 

图 7  型函数 

2.3  翼型设计流程图 
在本文的翼型优化设计中，把所需达到的气动

特性作为约束条件，以翼型自身噪声水平作为优化

目标，设计思路如图 8 所示。 

 

图 8  翼型设计流程图 

3  算例分析 

运用上述翼型设计方法，本文基于NACA4415，
对其翼型自身噪声水平进行优化。选择设计变量 14
个。设计雷诺数 Re=3×106，马赫数 Ma=0.1。 

优化目标： totalmin( )PS 。 
形状约束： new oldδ δ≥ 。 

性能约束： new

old

0.985L

L

C
C

≥ , new
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0.985LD
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C

≥ 。 
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式中， oldδ 和 newδ 分别为优化前后翼型厚度，
oldLC 和

newLC 分别为优化前后翼型升力系数，
oldLDC 和

newLDC 分别为优化前后翼型升阻比。 

本文选用复合形法作为优化算法，由于寻优可

行域为非凸，复合形形心可能落于可行域之外，从

而引起收敛性变差和计算效率降低，甚至导致迭带

过程的中断，故本文对常规复合形法进行了一定修

正，初始点选取 19 个，建立了 BPM 翼型自身噪声

模型，对原有模型进行修正，改用 XFOIL[14]流场分

析程序对翼型边界层参数进行直接求解，并对计算

得到的 1/3 倍频程噪声频谱进行 A 计权[12]，得到能

主观反映人耳对噪声感觉的声压级，用 Matlab 编制

相关程序对翼型进行优化。优化过程调用 XFOIL
程序 3 417 次，迭代 268 次。优化前后翼型形状对

比如图 9 所示。 

 

图 9  翼型外形对比 

从图 9 可以看出，主要对翼型上表面进行了修

形，下表面变化不大，优化翼型的相对厚度有所增

加，满足设计之初的形状约束。 
图 10 为优化前后翼型升力系数随攻角变化图，

可以看到在大部分攻角范围内，升力系数相对原有

翼型都得到了一定的提高。 

 

图 10  升力系数对比 

图 11 为优化前后翼型升阻比随攻角变化图，可

以看出，虽然最大升阻比提高不多，但也能满足性

能约束。 
图 12 为优化前后翼型噪声水平对比图，可以

看出，在 0°攻角以上，优化后翼型噪声水平都得

到了较大程度的降低。 

 

图 11  升阻比对比 

 

图 12  噪声水平对比 

翼型优化前后总体性能对比如下表所示，可以

看出，优化后翼型最大升阻比提高 0.78%，对应升

力系数提高 22.63%，对应噪声水平降低 8.59%，满

足了总体设计要求。 

表  优化前后翼型性能对比 

名称 
最大升阻比

CLDmax 

对应攻角

α/(°) 

对应升力

系数 LC′  
对应噪声水平

S/dB 

优化前翼型 158.6 4.5 1.002 6 49.27 

优化后翼型 159.9 5.5 1.229 5 45.04 

结果对比 +0.78% +1 +22.63% –8.59% 
 

4  结论 

(1) 随着现代风力机的发展，对风机的综合性

能要求也越来越高，噪声问题也成为了制约风力机

发展的不可忽略的一个方面，所以有必要对风力机

噪声进行研究。   
(2) 将气动噪声耦合到翼型优化设计过程中，

运用 BPM 模型对翼型自身噪声进行建模，并将求

解流场程序和直接优化算法相结合，确保了目标函

数值在可行域内的逐步优化。 
(3) 以 NACA4415 为例，在满足形状约束和性

能约束的条件下，对翼型自身噪声水平进行了优化，

得到了具有高气动性能，低噪声水平的新翼型，证

明了本文研究方法的可行性。 
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