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摘要：本文首先采用CFD方法数值预测了标准NACA0012翼型和仿生翼型的远场噪声，通过两种翼型噪声预测结果的对比，明确了仿生翼型的降噪效果，翼型声场的数值分析也确定了翼型远场噪声的主要构成；其次，本文尝试将这两种翼型运用于多翼离心风机中，对风机整体气动性能及噪声进行了数值模拟，并通过对带有NACA0012翼型的多翼离心风机性能和噪声的实验测量验证了本文数值计算方法的有效性；最后根据数值计算结果阐述了多翼离心风机中仿生翼型的节能降噪机理。研究结果表明：仿生翼型能够在不改变风机气动性能的情况下，有效降低风机气动噪声。同时，噪声频谱分析也表明仿生叶片的采用能有效降低多翼离心风机的旋转噪声和涡流噪声。
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Numerical Study of the Effects of Bionic Blade on the Aerodynamic Noise of Multi-Blade Centrifugal Fan
LIU Xiaomin, LIU Xiang, LI Dian, ZHANG Chuhua
(School of Energy and Power Engineering,Xi'an Jiaotong University,Xi'an 710049)
Abstract: The far field noise of a standard NACA0012 airfoil and a bionic airfoil based on the owl wing is predicted respectively by using computaional fluid dynamics technique. Through comparing the far field acoustic sources, the noise-reduction characteristics of the bionic blade is confirmed and the constitutions of the acoustic sources of the airfoil are revealed. And then, the two types of blade are introduced into a multi-blade centrifugal fan. The overall performances of the multi-blade centrifugal fan with the NACA0012 airfoil blade and the bionic blade are simulated. For the multi-blade centrifugal fan with NACA0012 airfoil blade, the aerodynamic performance and noise are measured to validate the the numeircal results. Finally, the mechanism of the noise reduction of the bionic blade is analyzed. The studied results show that the aerodynamic noise of the multi-blade centrifugal fan is effectively reduced but without influencing the aerodynamic performance when the bionic blade is adopted. Compared with the NACA0012 airfoil blade, the bionic blade can suppress the rotation noise and vortex noise of the multi-blade centrifugal fan.
Key words: Fluid machinery; Blade airfoil; Bionic design; Multi-blade centrifugal fan; Noise; Numerical simulation
0 引言
多翼离心风机因为尺寸小、流量大等特点广泛应用空调、吸油烟机等通风换气设备中，但多翼离心风机在运行时产生的噪声也严重影响了多翼离心风机的应用，近些年来，在对多翼离心风机气动性能改进的同时，降噪研究也受到越来越多的关注。

叶轮作为多翼离心风机唯一的转子部件和做功部件，其性能直接影响了多翼离心风机的气动性能和噪声大小。目前多翼离心风机多采用的是结构简单、加工方便的单圆弧等厚度叶片，但这类叶片在设计使用过程中并没有详细考虑多翼离心风机内部流动的复杂性。王斗[1]对传统风机叶片单圆弧型线进行了修正，通过采用双圆弧叶片型线设计，改变了单圆弧叶片进口段荷载大，易造成气流分离的不足，提高了风机的气动性能。毛全友[2]将叶片沿轴向方向设计为梯形与方形两部分，通过数值模拟并与原叶片进行比较，发现采用改进叶片的风机较原型风机效率提高了3.69%，风量提高了16.3%。伍先俊等人[3]研究发现：在叶片吸力面出口处有较大的流动分离，建议采用叶片穿孔的方法提高风机气动性能、降低噪声，但这种方法会受到应用场合的限制，同时对孔在等厚度薄叶片上的加工精度也提出了较高的要求。也有研究者针对翼型叶片进行研究，结果表明将翼型叶片应用于离心通风机，同类型风机的效率可以提高5%至25%，而噪声会有3-14dB的下降。Lin[4]对笔记本电脑用冷却风扇叶片型线进行改进设计，采用标准NACA4412 翼型叶片代替原型机叶片，使得进入叶轮叶道的气流更贴合叶片表面，有效抑制了气流在叶片吸力面的分离，从而达到降低风机噪声、提高风机效率的目的。Liu[5]等人将苍鹰尾缘的齿状结构应用到多翼离心风机的叶片仿生设计中，数值计算表明：尾缘齿形仿生叶片能够有效抑制叶片尾缘的尾迹涡，降低叶片尾缘气动噪声。Chen等人[6]设计出一种基于长耳鸮型线的仿生叶片，采用实验测量，表明采用仿生叶片的离心式通风机的流量有所提高，噪声有所下降。Liang等人[7]设计出表面具有猫头鹰飞羽齿状特征的仿生叶片，并将其应用于轴流式通风机中，数值模拟与实验测量结果都表明仿生叶片的采用能有效降低风机噪声和提高风机流量，加装仿生叶片后，风机噪声下降了2.2dB，流量提升了约11%。Qiao等人[8]将猫头鹰飞羽齿状结构应用在SD2030翼型的降噪设计中，噪声频谱图显示：当频率为10kHz时，仿生翼型的噪声峰值较SD2030翼型下降了5dB。Kondo[9]用大涡模拟（LES）计算模型分析了在低雷诺数下猫头鹰翼型附近的流场，研究指出：跟相对厚度相同的对称翼型相比，猫头鹰翼型能够获得更高的升阻比。尽管以上翼型的仿生设计具有一定的节能降噪效果，但这些翼型都应用在传统的大尺度的轴流、离心风机中，在多翼离心风机的节能降噪中很少有关于翼型设计改进的研究和应用。这主要跟多翼离心风机叶轮叶片数多、轮径比大、叶轮相对宽度大等特点有关。

  为了进一步在提高多翼离心风机气动性能的同时，有效降低风机噪声，本文尝试将基于长耳鸮翼翅结构引入到多翼离心风机叶片的仿生设计中，采用数值计算方法结合对风机整体性能的实验测量，研究仿生翼型和NACA0012翼型对多翼离心风机气动性能和噪声的影响。在研究过程中，首先比较了仿生翼型和NACA0012翼型的噪声特点，然后将这两种翼型分别应用到多翼离心风机中，采用实验测量了带有NACA0012翼型的风机的气动性能和噪声，并与数值模拟结果进行了比较，最后根据CFD计算结果的比较，阐述了两种翼型的节能降噪机理。通过以上研究，希望能为流体机械的节能降噪叶片的开发提供新的研究思路和有益的参考。
1 计算方法
本文计算分为定常计算、非定常计算以及噪声预测三个部分。其中，定常计算通过数值求解Navier-Stokes方程来完成，湍流计算采用工程中广泛采用的鲁棒性较强的标准
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模型。由于多翼离心风机叶轮通道短、叶片弯曲程度大以及叶轮与蜗壳的相互作用，风机内部流动结构是十分复杂的，因此对多翼离心风机内非定常流场的数值计算采用基于Smagorinsky的大涡模拟模型，对风机噪声的预测是将由大涡模拟（LES）计算获得的非定常变量作为输入项引入到FW-H（Efowcs Williams-Hawkings Equation）方程中进行求解。
1.1 大涡模拟（LES）
采用大涡模拟(LES)将尺度较大的湍流运动通过瞬态Navier-Stokes方程求解出来。首先采用滤波函数进行过滤，对于滤波后的函数
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式中
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为流动区域；
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X

是实际流动区域中的空间坐标，
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是滤波后的大尺度空间上的空间坐标，
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为滤波函数，它决定了求解涡的尺度，
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是只保留了
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在大于滤波函数
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宽度的尺度上的可变量，
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的表达式有多种选择。本文采用如下表达式：
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式中V为控制体体积，因此式（1）可以写为：
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使用滤波函数处理瞬态不可压缩Navier-Stokes方程后有：
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式中
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为流体密度，
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分别是
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方向上的流体分速度，
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为动力粘性系数，
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是压强，
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为亚网格尺度应力，其定义为：
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；在LES中，过滤后的亚网格尺度应力是未知的，要使得方程可解，需采用如下新模型：
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式中
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t

为各项同性的亚格子应力，
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是克罗内克函数，
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m

为亚格子尺度的湍动粘度，旋转率张量
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定义为：
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采用Smagorinsky-Lilly亚格子应力模型[10]，将亚网格尺度量与网格尺度量的相互作用类比布朗运动的分子黏性，将其定义为：
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式中
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为网格的混合长度，其通过下面的公式进行计算：
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式中
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为von Kármán常数；
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为到壁面的最小距离；
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为计算单元的体积；
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为Samagorinsky常数，对大部分流体流动的数值计算来讲，为了减少亚格子应力的扩散影响，
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是相对比较理想的选取值[11]。

1.2 声场模型（FW-H模型）

多翼离心风机的整机气动噪声的计算通过数值求解FW-H（Efowcs Williams-Hawkings Equation）[12,13]来获得。其中，FW-H方程是通过求解连续方程和Navier-Stokes方程得到的非均匀介质的波方程，表述如下：
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式中：
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方程式（11）中，等号右边的前两项分别是单极子源项和偶极子源项。单极子源项的噪声是由物体相对于流体运动的位移而产生，偶极子源项的噪声是由物体表面非稳态力的脉动分布而产生，其中单极子噪声源和偶极子噪声源均表现在与流体接触的物体表面上。方程式（11）等号右边第三项是四极子源项，为体积声源，贯穿整个流体域。运用自由空间的格林函数，可以求解得到方程式（11）的结果，即对单极子源项和偶极子源项进行面积分，对四极子源项进行体积分。基于此，可以得到单极子声源和偶极子声源的噪声分布以及四极子噪声源分布。但是，针对多翼离心风机内的不可压缩亚音速流动情况，本文计算中只考虑了偶极子源项，得到声场控制方程（14）。
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表示声源沿着声音传播方向的马赫数；方括号表示变量在延迟时间为
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；其它未说明的符号的说明请参考文献[14]。
2 翼型远场的噪声预测
2.1 翼型模型

图1给出了仿长耳鸮翼型和NACA0012翼型型线，其中仿生翼型型线提取自长耳鸮沿翅展方向距翅根为总翅展长度40%截面处鸮翼型线[15]。从图中可以看出仿生翼型的下表面自20%弦长后开始向上翘起，翼型的具体参数如表1所示。而之所以选取NACA0012翼型型线作为参考翼型，主要基于以下两点：
（1）NACA0012翼型相对厚度合适。叶片的相对厚度过大，会使叶片占据过多的叶道空间，造成叶道内气流的堵塞，影响风机流量；过厚的叶片前缘会对叶轮进口气流形成阻挡，造成不必要的能量损失，从而影响风机效率；而当叶片相对厚度过小时，叶片型线又不能够起到贴合气流的作用，易使叶片吸力面气流过早与叶片分离，导致叶片吸力面尾缘涡旋的产生。NACA0012翼型的最大相对厚度为12%，当应用到所研究的多翼离心风机时，叶片最大厚度为2.8mm，相对叶轮叶道宽度（11.95mm）较小，叶轮叶道有效通流面积约为叶轮叶道实际面积的1/4。因此，采用NACA0012翼型作为风机叶片，不会造成叶轮叶道内的流动堵塞。
（2）NACA0012翼型适合于低雷诺数流动。Lee [16]通过对NACA0012翼型在低雷诺数流动条件下的性能研究，指出NACA0012在低雷诺数流动条件下具有良好的气动性能。
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（a）长耳鸮40%展弦处的仿生翼型
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（b） NACA0012翼型 
图1 翼型型线比较
Fig.1 The comparison of airfoil profile
表1 仿生翼型几何参数
Tab. 1 Geometric parameters of the bionic airfoil
	名称
	符号
	大小

	弦长
	c
	24.0mm

	最大厚度/弦长
	zc(max)/c
	5%

	最大厚度位置/弦长
	xzc(max)/c
	10%

	翼型截面面积
	A
	11.6mm2


2.2 计算网格与边界条件设置

对翼型远场数值计算的计算区域如图2所示，采用C型网格划分，计算域边界距离翼型上下表面及叶片前后缘点分别为30倍的翼型弦长（c）。在进口边界处设置速度进口边界条件，出口边界处设定为压力出口边界条件，沿翼展方向宽度取翼型弦长的20%，沿翼展方向边界设置为周期性边界条件。风机入口处速度马赫数约为0.02，因此流动假设为不可压缩流动，进口雷诺数给定为12,300，与多翼离心风机进口处流动雷诺数相同。
[image: image54.png]velocity-inlet

N

pressure-outlet

7





图2 计算域的示意图
Fig.2 Schematic diagram of computational domain 
为了进行网格无关性验证，本文研究了不同网格数对翼型升阻比的影响，所采用的网格数分别为7.0×105、9.5×105、1.2×106、1.45×106和1.7×106。进行数值计算，计算结果如图3所示。当网格数超过1.45×106时，由于网格数不同所带来的计算结果的相对误差已低于0.1%。这表明当网格数超过1.45×106时，计算结果不再随网格数的增加而改变。本文计算中采用的网格数为1.7×106。
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    图3 网格无关性验证
Fig.3 The effect of the grid number on the lift-to-drag ratio
2.3 噪声分析

首先对NACA0012翼型与仿生翼型的远场噪声进行了数值预测，并通过比较揭示仿生翼型叶片的降噪效果。计算时，攻角取为与风机叶片进口安装角接近的9°。噪声接收点的位置如图4所示，12个噪声接收点分别置于距叶片前缘15倍弦长的垂直圆周上，各接收点之间相隔角度为30°。
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图4 噪声接收点位置
Fig.4 The acoustic source and the receiving points
图5所示为NACA0012翼型与仿生翼型在12个噪声接收点的A声压级噪声预测结果。从图中可以看到：NACA0012翼型与仿生翼型均在噪声接收点1与噪声接收点7处的噪声值为最小，而在噪声接收点4与噪声接收点10处达到最大。翼型远场噪声的指向性是由噪声的干涉所引起，表现为明显的偶极子噪声源特性，这说明翼型远场噪声的主要声源为偶极子噪声源。然而相比于NACA0012翼型，仿生翼型的噪声在12个接收点处均有所下降。仿生翼型的平均声压级（21.75dB）比NACA0012翼型（23.55dB）低1.8dB。
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图5 不同噪声接收点声压级的极坐标分布
Fig.5 Polar distributions of the SPL for NACA0012 and bionic airfoil 
图6所示为仿生翼型与NACA0012翼型在噪声接收点10处（噪声最大处）的噪声频谱图，从图中可以看出，NACA0012翼型与仿生翼型在频率为0至10, 000Hz范围内的变化趋势基本相同。不同之处在于，相比于仿生翼型，NACA0012翼型在各频率的噪声值要大于仿生翼型的噪声值。分析认为：相比于NACA0012翼型，仿生翼型下表面独特的上翘结构可能是仿生翼型噪声下降的原因。
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图6 噪声接收点10处的噪声频谱图
Fig.6 The SPL distribution of the receiving point 10
3 整机数值分析

为了进一步研究仿生叶片与NACA0012翼型叶片对多翼离心风机整体气动性能和噪声的影响，将仿生叶片和翼型叶片分别引入到多翼离心风机中进行数值模拟计算和实验测量。

3.1 计算模型及网格

由于多翼离心风机结构复杂，采用分段方式对本文研究的双进气式多翼离心风机进行数值建模。如图7所示，风机计算模型分为风机进口段、风机叶轮段、风机蜗壳段以及风机出口段四个部分。为了保证风机进出口气流的稳定，风机进口段的长度取为126mm，是风机叶轮外径的1/2；风机出口段的长度取为252mm，与风机叶轮外径相等。在计算过程中，动静交界面（叶轮与蜗壳）交界面设为interface，固体壁面设为绝热无滑移边界条件，叶轮转速为650r·min-1。加装仿生叶片和加装翼型叶片的叶轮局部如图8所示，从图中可以看出，仿生叶片和翼型叶片具有相同的进出口安装角和相同的进出口半径，但由于叶片厚度的变化，尽管叶轮进出口截面面积保持不变，但叶轮的通流面积发生了改变。风机计算域的网格划分采用多块网格，网格总数为2.43×106。
[image: image59.png]



图7 整机计算模型
Fig.7 The computational model of multi-blade centrifugal fan
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（a）仿生叶片                               （b）翼型叶片

图8 叶轮局部示意图
Fig.8 Local schematic diagram of the blades distributed in the impeller
3.2 数值计算过程

在多翼离心风机整体性能数值计算过程中，首先通过数值求解雷诺时均Navier-Stokes方程耦合标准
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湍流模型对多翼离心风机气动性能进行定常计算。其中动量方程、湍动能及湍动能耗散方程的离散均采用二阶迎风格式。其次，以定常计算结果作为非定常计算的初始值，采用大涡模拟（LES）对多翼离心风机进行非定常数值计算，非定常计算的时间步长根据公式（15）求得，为
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式中：K为非定常计算的时间步数，K=30；n为叶轮转速，n=650r·min-1；Z为叶轮叶片数，Z=60。
为了监视数值计算的收敛情况，在风机蜗壳内部设置了5个监测点，如图9所示。当监测点静压随时间呈周期性变化时，我们就认为获得了收敛的非定常计算结果，收敛残差设为
[image: image65.wmf]5

10

-

。最后，将整机的非定常计算结果加入FW-H方程对风机的气动噪声进行预测。
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图9 静压监测点位置

Fig.9 The position of pressure monitoring points
3.3 计算结果与实验测量的比较

为了验证对多翼离心风机整体性能计算的准确性，本文首先对加装NACA0012翼型叶片的多翼离心风机的气动性能和噪声进行了实验测量。多翼离心风机的噪声测量按照国标[17]的要求采用全球包络法进行测量。为避免外界环境噪声的影响，实验测量在半消音室内进行。如图10所示，风机距半消音室地面的垂直高度为1.7m，并在位于风机中心垂直向下1m处的水平平面与全球包络法空间球面相交的圆周上布置四个噪声监测点，全球包络法空间球体的半径为1.414m，噪声监测点A位于风机的前方，噪声监测点B位于风机的左方，噪声监测点C位于风机的后方，噪声监测点D位于风机的右方。 
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图10 噪声测量的接收点分布
Fig.10 Receiving points in the noise test
表2给出了数值计算与实验测量结果的比较。可以看出，数值模拟计算结果与实验测量结果吻合较好。其中，计算流量为15.85 m³·min-1，实验测量流量为15.63 m³·min-1，相对误差为1.4%；计算总压为370.3Pa，实验测量总压为365.8Pa，相对误差为1.2%；噪声计算值为66.0dB，实验测量噪声值为67.1dB，相对误差为1.6%。另一方面，实验测量也验证了本文数值计算结果的准确性。

表2 加装NACA0012翼型叶片风机计算结果与实验结果对比
Tab.2 The comparison between numerical results and experimental results of multi-blade centrifugal fan with NACA airfoil blade
	
	流量/m³·min-1
	总压/Pa
	噪声/dB

	实验测量结果
	15.63
	365.8
	67.1

	数值计算结果
	15.85
	370.3
	66.0

	绝对误差
	0.22
	4.5
	1.1

	相对误差
	1.4%
	1.2%
	1.6%


3.4 计算结果对比

表3 翼型叶片风机与仿生叶片风机气动性能对比
Tab.3 The comparison of aerodynamics performance between multi-blade centrifugal fan with airfoil blade and bionic blade
	
	流量/m³·min-1
	总压/Pa

	翼型叶片风机
	15.85
	370.3

	仿生叶片风机
	16.01
	369.7


表3给出了加装翼型叶片的风机与加装仿生叶片的风机的气动性能的数值计算结果。可以看出，加装仿生叶片和翼型叶片，风机的气动性能基本保持不变，这表明基于相同出发考虑的NACA0012翼型和仿生翼型，尽管叶片型线有所改变，但对风机气动性能的影响不大。
表4为加装翼型叶片风机与加装仿生翼型叶片风机的气动噪声数值预测结果。可以看出，加装仿生叶片，风机噪声在4个噪声监测点上较加装翼型叶片风机均有所降低，平均噪声下降了1.9dB。这表明加装仿生叶片，在风机气动性能基本保持不变的情况下，风机的气动噪声有较大程度的下降。

表4翼型叶片风机与仿生叶片风机噪声对比
Tab.4 The comparison of noise between multi-blade centrifugal fan with airfoil blade and bionic blade
	
	接收点A/dB
	接收点B/dB
	接收点C/dB
	接收点D/dB
	平均值/dB

	翼型叶片风机
	65.7
	65.3
	67.4
	65.7
	66.0

	仿生叶片风机
	64.0
	63.3
	65.2
	64.0
	64.1


3.5 仿生叶片噪声机理分析

图11为翼型叶片与仿生叶片表面的压力脉动分布。可以看到，两种叶片压力脉动的较强区域均集中在叶片吸力面尾缘，且靠近叶轮中盘区域的压力脉动较大。这主要是因为多翼离心风机叶轮内外径的比值（0.85）大，叶轮进口处的气流由轴向转变为径向的速度慢，导致进入叶道的气流较多的集中在叶轮中盘附近，易在此区域内形成较多的涡旋。

这两种叶轮压力脉动分布的不同之处在于：（1）在叶片的吸力面尾缘区域，仿生叶片的压力脉动要明显弱于翼型叶片。说明仿生叶片能减少吸力面尾缘附近涡旋的产生，从而减弱叶片吸力面尾缘的压力脉动；（2）对于翼型叶片，较强压力脉动出现在叶片与叶轮中盘以及叶轮前后轮盖的连接处，说明此处的涡旋较多，而仿生叶片在此区域的压力脉动得到了明显的改善，这也是仿生叶片降噪的主要原因。
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（a）翼型叶片                                 （b）仿生叶片

图11 叶片表面压力脉动分布
Fig.11 The distribution of pressure fluctuation on the surfaces blade
图12给出了仿生叶片风机与翼型叶片风机在噪声监测点C处的噪声频谱图。选择接收C点的频谱进行分析是因为C点测量的噪声值在四个接收点中最大，对该风机噪声的贡献最大。由图中可以看出，两种风机噪声的最大值均出现在第一波峰，频率为650Hz。根据风机旋转频率的公式（16）可知，650Hz为风机的旋转基频。频谱图中第二波峰的频率为1300Hz，为风机的旋转倍频。风机旋转噪声在旋转基频处达到最大，噪声随谐波序号的增加而降低。由此可见，噪声预测频谱与旋转频率理论吻合较好。同时，从图12也可以看出，风机噪声除旋转基频与倍频处出现明显波峰外，其余各频率的噪声频阶较为缓和，这部分频率的噪声是由风机内部的涡旋所引起的涡流噪声，风机内部涡旋尺寸的差异决定了涡流噪声为宽频噪声。
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式中，n为叶轮转速/r·min-1；Z为叶轮叶片数；i为谐波序号，i=1为基频，i=2为倍频。
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（a）翼型叶片                                 （b）仿生叶片

图12 接收C点处的噪声频谱
Fig.12 The SPL distribution of the receiving point C
通过比较两种叶片风机的噪声频谱图，在大部分频率范围内加装有仿生叶片的风机噪声均低于加装有翼型叶片的风机噪声，说明加装仿生叶片较加装翼型叶片能更好的抑制多翼离心风机内涡流噪声；加装仿生叶片的风机的旋转基频噪声为62.4dB，较加装翼型叶片的风机噪声下降了0.9dB，说明仿生叶片亦能很好的抑制多翼离心风机的旋转噪声。
4 结论

(1) 首先数值预测了低雷诺数下（Re=12,300）仿长耳鸮翼型与NACA0012翼型的远场噪声，分析了这两种翼型噪声的指向性，发现翼型远场的噪声指向性具有偶极子声源特性，从而确定了翼型远场的噪声主要由偶极子噪声构成，仿生翼型较NACA0012翼型的噪声下降了1.8dB。
(2) 将仿长耳鸮翼型和NACA0012翼型分别应用于多翼离心风机中，并对风机的整体气动性能和噪声进行了预测。结果表明：加装仿生叶片的风机在气动性能基本保持不变的情况下，噪声较加装翼型叶片的风机的噪声下降了1.9dB。
(3) 仿生叶片能够抑制叶片表面流动分离，在仿生叶片表面，压力脉动明显减小，这对降低多翼离心风机噪声是有效的。同时，仿生叶片的采用也能有效减小多翼离心风机的旋转噪声和涡流噪声，从而在不改变多翼离心风机气动性能的情况下，降低其气动噪声。
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