
Modeling and Simulation 建模与仿真, 2024, 13(1), 954-964 
Published Online January 2024 in Hans. https://www.hanspub.org/journal/mos 
https://doi.org/10.12677/mos.2024.131092   

文章引用: 张秉瑕, 杨培, 贺陈晨, 陈榴. 锯齿结构对带襟翼的 NACA2418 翼型的气动及噪声影响[J]. 建模与仿真, 
2024, 13(1): 954-964. DOI: 10.12677/mos.2024.131092 

 
 

锯齿结构对带襟翼的NACA2418翼型的气动及

噪声影响 

张秉瑕，杨  培，贺陈晨，陈  榴 

上海理工大学能源与动力工程学院，上海  
 
收稿日期：2023年12月18日；录用日期：2023年12月31日；发布日期：2024年1月31日  

 
 

 
摘  要 

在低雷诺数(1.4 × 105)下，基于NACA2418翼型，通过IDDES和FW-H方法对平板襟翼翼型(PGF)和锯齿

平板襟翼翼型(SGF)的气动性能及噪声特性进行了数值模拟，并探讨了涡旋结构对流场和声场的影响机理。

结果表明，在所研究的攻角下，相比于PGF，SGF可以进一步提高升阻比，并降低远场噪声。锯齿结构在

未失速和深度失速情况下都可以控制低速区范围，减少翼型表面的涡团，从而获得了更好的气动性能和

更低的噪声。与PGF相比，SGF的升阻比在大多数攻角下(3˚~20˚)更大，最大升阻比提高了9.27%。与PGF
相比，α = 6˚时，SGF的OASPL降低了6.9 dB；α = 20˚时，SGF的OASPL降低了3.8 dB。 
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Abstract 
At low Reynolds numbers (1.4 × 105), based on the NACA2418 airfoil, numerical simulations were 
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conducted using IDDES and FW-H methods to investigate the aerodynamic performance and noise 
characteristics of the Plate Gurney Flap airfoil (PGF) and Serrated Gurney Flap airfoil (SGF), and 
the influence mechanism of vortex structure on the flow field and sound field was explored. The 
results indicate that at the studied angle of attack, SGF can further improve the lift-to-drag ratio 
and reduce far-field noise compared to PGF. The serrated structure can control the low-speed 
range in both non stall and deep stall situations, reduce vortex clusters on the airfoil surface, and 
thus achieve better aerodynamic performance and lower noise. Compared with PGF, SGF has a 
higher lift-to-drag ratio at most angles of attack (3˚~20˚), with a maximum increase of 9.27%. 
Compared to PGF, at α = 6˚, the OASPL of SGF decreased by 6.9 dB; At α = 20˚, the OASPL of SGF de-
creased by 3.8 dB. 
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1. 引言 

加强清洁能源的开发利用是响应“碳达峰，碳中和”政策的重要手段，风能因其储量丰富，分布广

泛，清洁无污染等优点被广泛利用[1]。目前用来捕获风能的风力机主要分为水平轴风力机(HAWT)及垂

直轴风力机(VAWT)。水平轴风力机效率更高但噪声太大，只能布置在远离城市的地区；垂直轴风力机噪

声小但效率太低，难以实现大规模商业应用[2]。二者的发展都受叶片气动性能和噪声特性的制约，因此

提高叶片气动性能并控制噪声对风能利用的发展有重要意义。 
加装格尼襟翼作为一种简单而有效的提升叶片气动性能的方式多被用于赛车及航空领域[3]。其对气

动性能的影响已经被众多学者进行了深入研究。Graham 等人[4]通过实验研究了襟翼高度和厚度对增升效

果的影响，发现襟翼增升效果与高度呈正比与厚度呈反比。Wang 等人[5]研究发现襟翼垂直安装在尾缘

处时效果最好。但是随着研究的深入发现襟翼在增加升力的同时也会增加阻力和噪声。Chen 等人[6]通过

数值模拟指出随着襟翼高度的增加，翼型的阻力也明显增加，叶舟等人[7]也得到类似的结论，并且指出

噪声强度也随着襟翼高度的增加而显著增加。 
为了更好的控制阻力和噪声，众多学者对襟翼进行了多种改型。Meyer 等人[8]通过劈缝和打孔的方

式降低了襟翼翼型尾迹中的绝对不稳定性，通过有效降低阻力进一步提升了升阻比。沈遐龄等人[9]通过

实验发现在襟翼上开锯齿也达到了类似效果。郑楠等人[10]通过 LES 和 FW-H 的混合方法研究了锯齿襟

翼的噪声特性，发现锯齿结构有利于保持尾涡稳定和降低能量损失，最多可降噪 10.2 dB。 
通过以上研究可以发现目前对格尼襟翼气动特性的研究较为深入且细致但对其噪声以及改型襟翼的

噪声研究较少，郑楠等人[10]的研究也只针对了对称翼型浅失速的情况下的降噪效果，而垂直轴风力机旋

转过程中往往要更多的考虑叶片面临深度失速的情况[11]。 
综上所述，为了进一步研究锯齿格尼襟翼提高叶片气动性能和控制噪声的效果。本研究通过 IDDES

和 FW-H 的混合方法研究了平板格尼襟翼(Plate Gurney Flap)和锯齿格尼襟翼(Serrated Gurney Flap)对
NACA2418 翼型在未失速和深度失速工况下的气动性能，噪声及流场的影响。 
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2. 计算模型及方法 

2.1. 研究对象 

选择弦长 c 为 80 mm 的三维 NACA2418 翼型为基线翼型，并在贴近翼型后缘处添加一个高度为 h
的平板格尼襟翼，如图 1 所示。考虑到 6% c 襟翼高度可能对 VAWT 性能有更大的提升故选择襟翼高度

6% c [12]，厚度 L 为 1% c，襟翼安装在垂直于翼型压力面。锯齿格尼襟翼的锯齿为(θ = 60˚)的全深切口，

展向长度为 3 个锯齿间距。为了更好的区别结构的变化，后续我们将带有平板格尼襟翼的翼型称为 PGF，
将带有锯齿格尼襟翼的翼型称为 SGF。 
 

 
Figure 1. Schematic of NACA2418 airfoil with flap 
configurations 
图 1. NACA2418 襟翼翼型示意图 

 

2.2. 网格及边界条件 

图 2 展示了计算域和边界条件。该区域沿流向延伸 25 c，沿流动法向方向延伸 20 c。流域入口设置

为速度入口，出口设置为压力出口，叶片展向两侧为平移周期性边界条件。根据几何模型的高度，该域

的展向高度为 3 个锯齿间距。在翼型和襟翼表面设置为防滑壁面。 
 

 
Figure 2. Geometry features and boundary conditions of the 
computational domain 
图 2. 计算域尺寸和边界条件 

 

网格分布如图 3 所示，采用 FLUENT MESHING 进行非结构网格拓扑。该计算网格由 Z1 和 Z2 区域

组成。Z1 为以翼型中点为圆心，3 c 为半径的圆形加密域，以精确地捕捉翼型周围和尾流区附近的详细

流动特性。为确保在和边界层中捕获的流动细节的要求[13]，翼型表面的第一层网格高度为 7 ×10−6 m，

网格增长率设置为 1.05，产生 35 层边界层。边界层外的加密区，网格增长率设置为 1.10。在 Z2，采用

适应性强、计算效率高的非结构化多面体网格，网格生长速率为 1.30。图 3 中还展示了邻近翼型前缘和

锯齿状襟翼的网格的放大视图。 
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Figure 3. Schematic diagram of SGF airfoil calculation grid 
图 3. SGF 的计算网格示意图 

2.3. 计算方法 

利用商用计算流体动力学软件 ANSYS Fluent 模拟了翼型周围的流动。计算基于 Navier-Stokes 方程

采用了有限体积法。本研究中来流速度为 25.2 m/s，气流马赫数小于 0.3，属于不可压缩流动。湍流强度

为 1%，基于弦长的雷诺数 Re = 1.4 × 105。定常计算采用 SST k-ω湍流模型，稳定后进行非定常计算。非

定常计算采用 IDDES 湍流模型[13]，既可以有效的捕捉到流场细节信息[14]，又可以缓解网格压力[15]。
非定常流场稳定后提取翼型表面的压力脉动作为声源，再利用 FW-H 模型[16]计算声场信息。动量空间

离散为有界中心差分格式，瞬态计算采用二阶隐式求解。压力–速度耦合采用 SIMPLEC 算法，时间步

长设置为 5 × 10−5 s。 

2.4. 计算验证 

选择 NACA0018 翼型在 α = 6˚时的升力系数和阻力系数来确定网格无关性。升力系数 CL和阻力系数

CD定义如下： 
2

L L 00.5C F u Sρ=                                    (1) 
2
00.5D DC F u Sρ=                                    (2) 

其中，FL和 FD是升力和阻力，ρ是流体密度，u0来流速度，S 是翼型的投影面积。 
表 1 总结了由疏到密三套网格的计算结果。发现粗网格与中等网格的升力系数和阻力系数的偏差分

别为 2.31%和 1.61%；中等网格与细网格的升力系数和阻力系数的偏差分别为 0.38%和 0.79%。由于中等

网格进一步细化对模拟结果影响较小，为节省计算成本选择中等网格进行后续模拟计算。 
 
Table 1. Mesh independence study of NACA0018 airfoil 
表 1. NACA0018 翼型网格无关性研究 

 
 α = 6˚ 

网格数 y+ CL ΔCL (%) CD ΔCD (%) 

粗网格 14.2 <1 0.532 2.31 0.0220 1.61 

中等网格 32.5 <1 0.544 0.38 0.0222 0.79 

细网格 63.8 <1 0.545 —— 0.0224 —— 
 

根据上述计算方法，计算了雷诺数 Re = 1.6 × 105 条件下 NACA0018 翼型在不同攻角下的升阻比

CL/CD，并与文献实验值[17]进行比较，其结果如图 4 所示。发现模拟结果与实验值基本吻合，故认为所

采用的计算方法准确有效。 
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Figure 4. Validation for the NACA0018 airfoil aerody-
namic performance 
图 4. NACA0018 翼型气动性能验证 

3. 结果与讨论 

3.1. 气动性能分析 

锯齿结构对 NACA2418 气动性能的影响如图 5 所示。如图 5(a)所示，襟翼可以在整个攻角范围内有

效提高升力系数 CL。与 Baseline 相比，PGF 和 SGF 的最大升力系数分别增加了 62.2%和 43.7%。但襟翼

也将失速攻角从 13˚提前到 11˚。此外，如图 5(b)所示，襟翼有效增加了翼型的拱度，以增加阻力为代价

来增加升力。襟翼在整个攻角范围内增加了阻力系数 CD，并且在失速后增阻效果更加明显。而且发现襟

翼对升力和阻力的提升效果与其有效迎风面积正相关，这与 Li [18]的研究一致。 
升力和阻力的同时增加使我们需要用升阻比来更加合理的判断其气动性能。如图 5(c)所示，锯齿襟

翼可以进一步提高升阻比。SGF 的升阻比在大多数攻角下(3˚~20˚)都比 PGF 的更大；相比于 PGF，SGF
的最大升阻比增加了 9.27%。这是由于气流经过锯齿结构时会在齿后产生向上卷吸的涡团，这种涡团能

缓解翼型后缘处吸力面上的气流偏转从而抑制缓解翼型吸力面的流动分离，具体流场结果将在下文进行

说明。此外襟翼的存在使最大升阻比的攻角也提前了 2˚。 
 

 
(a) 升力系数随攻角的变化        (b) 阻力系数随攻角的变化 
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(c) 升阻比随攻角的变化 

Figure 5. Impact of serrated structure on the aerodynamic performance of airfoils with flap 
图 5. 锯齿结构对翼型气动性能的影响 

 
沿翼型上下表面的表面压力系数分布 CP 解释了襟翼使升力增强的物理机制。图 6 显示了 α 为 6˚和

20˚时 Baseline 和襟翼翼型的表面压力分布对比。压力系数 CP定义如下： 

( ) 2
P 0 00.5C P P uρ= −                                  (3) 

其中 P 和 P0分别为翼型表面的静压和自由来流的静压。 
图 6(a)展示了 α = 6˚时，襟翼对表面压力分布的影响。与 Baseline 相比，襟翼增加上下表面之间的压

力差，从而使升力提升。这是由于襟翼阻碍了翼型下表面气流向下游的流动，压力面由于气流堆积而在

翼型表面产生了更高的压力，同时由于襟翼对气流的偏转作用，使得襟翼后面的流脱落涡降低了吸力面

的压力。襟翼对下表面气流流动阻碍作用越强，翼型上下表面之间的压力差就越大，增升效果越好。由

于 PGF 有效迎风面积更大，对下表面气流流动阻碍作用更强，增升效果更好。Lee [19]将这些效应解释

为等效的延长翼型和增加靠近后缘的流量。 
图 6(b)展示了 α = 20˚时，在深度失速下翼型的表面压力分布。压力面压力下降，并在吸力面上出现

了广泛的平台区，这是因为在吸力面上产生了大规模的流动分离。但 PGF 和 SGF 由于襟翼的存在，使后

缘仍能产生较大的压差，使升力系数增大。 
 

 
(a) α = 6˚                              (b) α = 20˚ 

Figure 6. Time-averaged pressure coefficient distributions over the airfoils 
图 6. 翼型表面时均压力系数分布 
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为了更好的理解不同襟翼构型的对流场的影响，图 7 中展示了 α为 6˚和 20˚时的平均流向速度流场。

自由来流的方向是从左到右。 
如图 7(a)所示，α = 6˚时的流向速度云图表明，PGF 尾迹的宽度明显加宽，速度亏损增加。这表明阻

力增加，与图 5(b)结论相符。此外，在襟翼前方的逆压力梯度区演化出逆时针涡旋，其影响被限制在襟

翼高度内。在 PGF 的下游可以观察到一对旋向相反的涡旋，这有助于气流的偏转[20]。SGF 的锯齿间隙

使原本被堵塞的气流通过，不仅削弱了襟翼前方逆压力梯度区的涡旋强度，还减弱了襟翼对气流的上洗

作用，缓解翼型后缘处吸力面上的气流偏转，使 SGF 下游的对涡减少为一个。 
如图 7(b)所示，α = 20˚时的流向速度云图表明，在深度失速状态，流动分离提前到翼型前缘，并在

吸力面处形成巨大的分离区。由于分离区的提前和扩大，襟翼对整体气流的偏转作用已经失效。但相比

于 PGF，SGF 吸力面上的产生的分离涡更小，说明锯齿结构在深度失速时，仍能有效控制低速分离区的

发展。 
 

                      

 

 
(a) α = 6˚                                       (b) α = 20˚ 

Figure 7. Impact of serrated structure on the average flow velocity field 
图 7. 锯齿结构对平均流向速度流场的影响 

3.2. 噪声分析 

由于噪声沿空间径向传播的强度不同，翼型气动噪声表现出明显的指向性分布。因此在以翼型中点

为圆心，12.5 c 为半径的圆周上间隔 15˚布置 24 个噪声监测点评估远场噪声指向性，并以监测点 7 作为

主要监测点具体分析其噪声频谱特性，如图 8 所示。 
图 9 显示了襟翼翼型在不同攻角下的噪声频谱。图 9(a)表明，对于 α = 6˚，PGF 对于中低频噪声

有一个明显的增长，特别是频率在 700~1200 Hz 范围内，并且 PGF 在 981 Hz 和 1155 Hz 分别存在最

高峰和次高峰。SGF 消除了这两个“尖峰”，使其噪声呈宽频特性，有效降低了整体的噪声强度。相
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比于 PGF，SGF 的最大 SPL 降低了 15.1 dB。图 9(b)表明，在 α = 20˚时，襟翼翼型噪声的“尖峰”特

征减弱，整体呈宽频特性。在深度失速时，襟翼翼型可能由于大量涡团在吸力面发生分离，导致其宽

屏噪声强度增加。相比于 PGF，SGF 在 500~2000 Hz 范围内有效控制了宽频噪声的强度，SGF 最大

SPL 降低 4.1 dB。 
 

 
Figure 8. Distribution of sound monitoring probs 
图 8. 噪声监测点分布 

 

 
(a) α = 6˚                                    (b) α = 20˚ 

Figure 9. Impact of serrated structure on the SPL 
图 9. 锯齿结构对 SPL 的影响 
 

图 10 显示了襟翼翼型在不同攻角下的噪声指向性分布。从图 10 可以发现，翼型噪声指向性呈“8”
字形，是典型的偶极子声源特征。Baseline 的噪声强度沿弦的方向上最低，在垂直于弦的方向上最高，这

与翼型的自噪声理论[21]基本一致。在 α = 6˚时，由于 PGF 对脱落涡的偏转作用使 SPL 空间分布以顺时

针方向偏转约 15˚，而且偏转效果与襟翼迎风面积正相关。相比于 Baseline，PGF 的最大总声压级提升了

7.4 dB；相比于 PGF，SGF 的最大总声压级降低了 6.9 dB。还需注意的是，随着 α的增加，脱落涡强度

增加，声压增加。在 α = 20˚时，由于吸力面流动分离提前使所有翼型的噪声指向性关于流向对称。相比

于 Baseline，PGF 的最大总声压级提升了 2.4 dB；相比于 PGF，SGF 的最大总声压级降低了 1.8 dB。说

明 SGF 在深度失速时仍对噪声有良好抑制作用。 
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(a) α = 6˚                                      (b) α = 20˚ 

Figure 10. Impact of serrated structure on the noise directivity distribution 
图 10. 锯齿结构对噪声指向性的影响 
 

涡旋结构的演化对研究声抑制机制有重要意义。涡旋结构可以用 Q 准则[22]来反映，其定义为： 

( ) ( )2 2 2
, , ,0.5 0.5i i i j j iQ u u u s= − = Ω −                             (4) 

其中 Ω和 s 分别为涡量张量和应变率张量。 
Q 准则表示特定区域中流体的旋转强度，较高的 Q 值通常对应较大的涡度。图 11 显示了 α = 6˚时由

流向速度着色的瞬时等值面(Q = 5 ×103 s−2)。当气流经过翼型时，在吸力面及襟翼前后形成一系列涡团并

向下游发展。可以发现相比于 PGF，SGF 产生的涡团不仅速度更加均匀而且涡团数量明显减少，这得益

于锯齿结构可以分解原本单一的流动结构，使其流动更加均匀。这也解释了图 9、图 10 中在 α = 6˚时 SGF
具有良好噪声特性的原因。 
 

 

 
(a) PGF 

 
(b) SGF 

Figure 11. Vortex structure of flow field under Q-criterion 
(Q = 5 × 103 s−2) at α = 6˚ 
图 11. Q 准则(Q = 5 × 103 s−2)流场涡结构(α = 6˚) 

 

图 12 显示了 α = 20˚时由流向速度着色的瞬时等值面(Q = 5 × 104 s−2)。由于处于深度失速，吸力面的

分离前移至前缘，并在吸力面产生大量分离涡，压力面的气流也在经过襟翼向上卷吸后脱落。在尾迹区

可以发现，相比于 PGF，SGF 的涡团更小，数量更多。说明在深度失速时锯齿结构仍能有效分解单一的

流动结构，但总体效果下降。但这与图 9、图 10 中在 α = 20˚时的噪声结果一致。 
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(a) PGF 

 
(b) SGF 

Figure 12. Vortex structure of flow field under Q-criterion 
(Q = 5 × 104 s−2) at α = 20˚ 
图 12. Q 准则(Q = 5 × 103 s−2)流场涡结构(α = 20˚) 

4. 结论 

本文利用 IDDES 和 FW-H 混合方法模拟了锯齿结构对带襟翼的 NACA2418 翼型的气动和噪声性能

的影响，主要结论如下： 
1) 与 PGF 相比，SGF 的升力系数和阻力系数都减小，升阻比在大多数攻角下(3˚~20˚)都更大，SGF

的最大升阻比提高了 9.27%。 
2) 在 α = 6˚和 20˚，锯齿结构都可以削弱了气流的上洗作用，有效控制低速区的范围，这有利于提高

SGF 的气动性能。 
3) 襟翼翼型噪声指向性成“8”字形，典型的偶极子声源特征。α = 6˚时，SGF 消除了 PGF 噪声频谱

中的“尖峰”，相比于 PGF，OASPL 降低了 6.9 dB。α = 20˚时，相比于 PGF，SGF 在 500~2000 Hz 范围

内有效控制了宽频噪声的强度，OASPL 降低了 3.8 dB。 
4) 在 α = 6˚和 20˚，锯齿结构都能有效减少翼型表面和尾迹区的涡团，这有利于 SGF 控制噪声强度。 
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