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大气环境对直升机旋翼桨‐涡干扰噪声辐射特性的影响
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摘要：建立了一个适用于旋翼桨⁃涡干扰气动载荷计算的计算流体力学（Computational fluid dynamics，CFD）/自
由尾迹耦合模型，为提高计算效率，提出了一种高效的耦合策略进行不同计算域间的信息交换策略。在此基础

上，结合基于声类比法的 FW⁃H方程构建了旋翼桨⁃涡干扰噪声的计算方法。应用所建立的方法，以 OLS
（Operational loads survey）旋翼为研究对象，深入分析了大气环境对旋翼噪声辐射特性的影响。研究发现：随着

飞行高度的增加，旋翼噪声辐射特性发生了明显的改变，逐渐由桨盘前行侧转变为指向桨盘前方，噪声幅值先增

大后减小。文中从桨⁃涡干扰距离、干扰位置变化角度计算分析了大气压力、音速及空气密度等环境参数对旋翼

桨⁃涡干扰噪声辐射特性的影响，并得出了一些有实际意义的影响规律。
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Abstract: A coupled CFD/free⁃wake method is developed in this paper to predict the rotor blade⁃vortex
interaction aerodynamics. In order to improve computational efficiency，an efficient coupling strategy is
presented here to pass the flow variables between two domains. Based on this，the FW⁃H equation is adopted
to predict the rotor blade⁃vortex interaction noise. By the method，the effects of atmospheric environment on
blade⁃vortex interaction noise radiation characteristics of operational loads survey（OLS）rotor are analyzed.
The results indicate that with the increase of flight height，an apparent variation of radiation characteristics
happen，namely the noise hot spot shifts to the front part of rotor plane from the advancing side of rotor plan
and the maximum sound pressure level（SPL）first increase and then decrease. In view of this phenomenon，
the effects of atmosphere pressure，sound velocity and air density on rotor blade⁃vortex interaction noise
radiation characteristics are deeply analyzed from the variation of miss⁃distance and interaction locations.
Key words: helicopter；rotor；blade⁃vortex interaction noise；coupled method；atmospheric environment

直升机在低速下降飞行状态下会产生特有的

桨⁃涡 干 扰 噪 声（Blade⁃vortex interaction noise,
BVI noise）。近年来，研究者针对桨⁃涡干扰噪声计

算方法及传播特性进行了较深入的分析 [1⁃4]。这些
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研究一般采用飞行速度、旋翼拉力等有量纲参数作

为旋翼气动、噪声计算依据 [5]。然而，当直升机飞

行高度不同时，即使相同的有量纲参数，直升机前

进比、旋翼拉力系数等无量纲参数也是不相同的，

从而引起旋翼噪声辐射特性的改变，因此，准确的

桨⁃涡干扰噪声计算需要考虑大气环境的影响，这

具有重要的实际意义。

迄今，有关大气环境对旋翼噪声的影响研究开

展得还较少，仅美国研究者开展了初步的工作。

1997年，在 NASA建立的高效旋翼地面声场预测

模型（Rotorcraft noise model，RNM）中 [6]，为了得到

准确的直升机旋翼近场噪声辐射特性，采用了能够

计入环境影响的直升机飞行噪声数据。为获得相

应的噪声数据，Lucas等 [6]首先由外场测量多种定

常飞行状态下的直升机地面声场数据。其次，采用

噪声逆向传播技术，由地面声场逆向得到旋翼噪声

辐射特性。虽然该方法一定程度上计入了环境因

素对旋翼噪声特性的影响。但其仅考虑了特定试

验测量条件的飞行环境对旋翼噪声的影响，当直升

机实际大气环境与试验测量环境不同时，该方法并

不能进行相应的修正，且直升机飞行噪声试验存在

周期长、费用高的缺点。此外，美国研究者在其发

展的 Heliport noise model（HNM）[7]模型中通过嵌

入相应的经验公式，对旋翼声源模型进行了修正，

使其可以计入飞行环境对旋翼噪声辐射特性的影

响，但经验公式中涉及的修正参数为旋翼前行桨尖

马赫数。这使得其仅能够计入影响桨尖马赫数的

环境变量（如温度、音速）对旋翼噪声的影响，而不

能考虑其他大气参数（如空气密度、大气压力等）对

旋翼噪声的影响，且对旋翼噪声辐射特性的修正仅

限于噪声幅值，并没有涉及到旋翼噪声辐射的方向

性特征。

旋翼 BVI噪声本质上仍是载荷噪声，准确的

载荷噪声预测需要准确捕捉桨叶表面气动载荷分

布 。 耦 合 计 算 流 体 力 学 (Computational fluid dy⁃
namics，CFD)/涡尾迹方法由于兼顾 CFD方法在

流场细节模拟及尾迹方法在桨尖涡捕捉方面各自

的优点，对 BVI噪声具有较强的捕捉能力，已成为

目前各国研究者的研究热点之一 [1⁃8]。

鉴于此，本文在先前研究工作 [9⁃10]基础上，给出

了一个基于耦合 N⁃S（Navier⁃Stokes）方程/自由尾

迹/FW⁃H方程的旋翼 BVI载荷和噪声预测模型。

采用该模型，深入分析了大气压力、空气密度及音

速等环境参数对旋翼 BVI噪声的影响。结果表

明，随直升机飞行高度增加，旋翼 BVI噪声幅值先

降低后增大，且噪声最大声压级逐渐由桨盘前行侧

120°方位角、-45°俯仰角偏向桨盘前下方。

1 桨‐涡干扰气动载荷和噪声计算

方法

旋翼桨⁃涡干扰载荷计算采用了耦合 Navi⁃
er⁃Stokes方程/自由尾迹的计算方法 [10]。该方法将

旋翼流场计算域分为两部分（图 1）。

(1) 在围绕桨叶的近体流场区域内，通过求解

N⁃S方程以捕捉旋翼近尾迹与各种非线性流动特

征。积分形式的三维非定常可压 N⁃S方程可表

示为 [11]

∂
∂t ∭

V

WdV+ ∬
∂S

[ ]F (W )- G (W ) dS= 0 （1）

式中：W为控制单元守恒变量，其表达式为：W =
[ ρ,ρu,ρv,ρw,ρe ]T；F，G分别为控制面上的无黏

通量和黏性通量；u，v，w为流体速度分量；p，ρ分别

代表流体压强和密度；E为总能，是内能与动能之

和，E= e+ ( )u2 + v2 + w 2 2。CFD求解中无黏

通量采用二阶逆风 Roe格式 [12]；采用双时间法求解

流场，伪时间步推进采用 LU⁃SGS格式 [13]。

(2) 桨叶远场尾迹计算域包含单根桨尖涡，其

运动轨迹采用基于拉格朗日描述的自由尾迹模型

来求解。桨尖涡运动方程为 [14]

dr (ψ,ζ )
dt = V ( r (ψ,ζ ) ) （2）

式中：r (ψ,ζ )表示控制点的位置矢量；ψ表示桨叶

方位角；ζ表示尾迹寿命角。V ( r (ψ,ζ ) )表示控制

点空间运动速度，包括自由流速度、附着涡及其他

涡线引起的诱导速度。诱导速度采用毕奥⁃萨伐尔

定理进行求解，涡核模型应用了 Scully代数涡核模

型 [15]，初始涡核半径为 0.2c（c为桨叶弦长）。

(3) 计算域间信息耦合策略。文中采用“集中

涡源法”[16]将 CFD计算域中的涡量信息传递至尾

迹计算域。先前研究中采用“边界条件修正法”[17]

将尾迹计算域的诱导速度信息传递至 CFD计算

域。在本文，为了提高计算效率，对“边界修正方

法”进行了改进，方法中不需求解所有网格点的诱

导速度，仅需计算旋翼尾迹对外层桨叶网格格心的

诱导速度，并将其作为边界条件添加在桨叶外层

图 1 耦合方法计算域分区示意图

Fig.1 Schematic diagram of computational domains
of coupled method
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网格。

旋翼噪声计算采用基于 Lighthill声类比法的

FW⁃H方程 [18]，其时域解为

p '(x,t) = p 'T (x,t) + p 'L (x,t) (3)
式中：p 'T (x,t)表示厚度噪声，其由桨叶运动造成空

气压缩、舒张产生。p 'L (x,t)表示载荷噪声，由桨叶

表面载荷波动产生。

本文旋翼桨⁃涡干扰气动载荷、噪声计算方法

验证选择了具有较全试验数据的 OLS（Operation⁃
al loads survey）旋翼，OLS试验旋翼是 AH⁃1直升

机旋翼的 1/7 缩比模型 [19]，共有 2 片桨叶，采用

BHT⁃540对称翼型，具有-8.2°线性扭转，展弦比

为 9.22。针对 OLS旋翼在前进比为 0.164、旋翼拉

力系数为 0.005 4的试验状态进行了数值模拟。该

状态下旋翼具有明显的桨⁃涡干扰现象，其旋翼气

动力的计算是直升机空气动力学领域的难点之一。

图 2给出了采用本文所建方法计算的桨叶旋

转 1周过程中剖面载荷变化曲线及与文献 [3]计算

值的对比，剖面位置取 0.91R和 0.955R。对比可

见，本文预测值位于其他预测方法（AFDD，DLR
和 ONERA）计算值中间并体现出较好的一致性，

且本文计算方法更多地捕捉了前行侧桨⁃涡干扰现

象，这与文献[3]理论分析结果一致（其中#1~#4代
表发生在桨盘平面前行侧的桨⁃涡干扰现象，#5，
#6为发生在桨盘平面后行侧的桨⁃涡干扰现象）。

而其他计算方法仅仅预测到了较强桨⁃涡干扰引起

的载荷波动（如#2、#4等位置的桨⁃涡干扰现象）。

本文计算了该状态下的旋翼桨⁃涡干扰噪声。

算例中，噪声观测点均位于距旋翼桨毂中心 3.44R
距离的球面，其中观测点 3位于旋翼 180°方位角、

桨盘平面下方 30°的位置；观测点 9位于旋翼 210°
方位角、桨盘平面下方 30°的位置。这两个观测点

噪声具有明显的桨⁃涡干扰噪声的脉冲特性，是较

难预测的。因此，采用这两个观测点能有效验证本

文方法的准确性。

图 3是本文计算结果与试验值的对比。由图

可以看出，本文计算结果较好地捕捉了旋翼噪声的

两次峰值，并与试验值 [19]具有较好的一致性。

2 大气环境对旋翼 BVI噪声辐射特

性影响分析

不同季节环境及不同飞行高度下，大气环境均

会发生变化。在本文研究中，以不同飞行高度为背

景，分析大气环境对旋翼桨⁃涡干扰噪声影响。随

飞行高度的增加，空气密度、声速及大气压力等均

随之降低。而空气密度及声速的降低会引起旋翼

图 3 不同观测点声压时间历程曲线对比

Fig.3 Comparisons of sound pressure time histories at
different observer locations

图 2 不同桨叶剖面桨⁃涡干扰载荷变化对比

Fig.2 Comparisons of blade loadings at several span⁃
wise locations
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拉力、桨尖马赫数等旋翼噪声控制参数增加。作为

基准，本文首先分析了海平面下旋翼 BVI噪声辐

射特性。图 4(a)给出了该状态下 OLS旋翼噪声声

压级兰姆伯特投影图。图中噪声计算点位于以桨

毂为中心、半径为 3.44R的半球面上，各观测点间

隔 5°分布。可以看出，旋翼 120°方位角，桨盘平面

下方-45°仰角位置的声压级 (Sound pressure lev⁃
el,SPL)最大。

图 4(b)给出了该状态下桨盘平面桨⁃涡干扰发

生位置及各干扰位置噪声辐射方向示意图，其中

#3干扰为平行干扰，噪声辐射方向为 120°方位角，

其余干扰为斜干扰，各干扰位置噪声辐射方向如图

4所示。平行干扰发生时，干扰位置轨迹马赫数接

近无穷大，而噪声声压级与轨迹马赫数呈正比关

系 [20]。因此，120°方位角的旋翼噪声最大，这解释

了图 4(a)中声压级热点区域（噪声最大区域）在

120°方位角的原因。

图 5分别计算了 1 500，3 000和 4 500 m飞行

高度下的OLS旋翼噪声声压级等高图。各飞行高

度下的旋翼气动、噪声计算参数可依据不同高度下

的大气参数及海平面旋翼气动、噪声参数进行求

解。从噪声幅值及方向性两方面可以看出，相对于

图 4所示海平面下噪声最大声压级，随飞行高度增

加，旋翼噪声幅值先降低后增大，且噪声最大声压

级逐渐由桨盘前行侧 120°方位角、-45°俯仰角偏

向桨盘前下方。

随着飞行高度变化，大气压力等环境参数、旋

翼拉力系数和桨尖马赫数等气动参数均发生了变

化，因此，上述旋翼噪声辐射特性的改变是多种因

素综合作用的结果。

2. 1 大气压力影响分析

在单一参数影响分析中，被分析的参数采用不

同飞行高度时的值，而其余参数保持不变（取海平

面值）。图 6首先分析大气压力对噪声辐射特性的

影响，计算中大气压力采用 4 500 m飞行高度下的

压力值。对比图 6和图 4可以看出，旋翼噪声辐射

方向没有改变，但噪声幅值降低了约 5 dB。
为分析噪声大小与大气压力的关系，本节对噪

声计算式（3）进行了量纲化为一的推导，有

p '2 (x,t) =
ρ2a22
ρ1a21

p '1 (x,t) （4）

图 4 海平面下旋翼 BVI噪声声压级等高图及桨⁃涡干扰发

生位置

Fig.4 SPL contour of rotor BVI noise and BVI locations

图 5 不同飞行高度下旋翼噪声辐射特性

Fig.5 Rotor BVI noise radiation characteristics at dif⁃
ferent flight heights
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可以明显看出，噪声声压与大气压力成正比。

随着飞行高度增加，大气压力降低，因此观测点接

收到的声压级也随之降低。

2. 2 音速影响分析

随着飞行高度增加，大气温度及音速会随之降

低，这会使得桨叶桨尖马赫数增大。图 7计算了桨

尖马赫数对旋翼桨⁃涡干扰噪声的影响。计算中桨

尖马赫数采用 4 500 m飞行高度时的值，其余参数

保持不变。由声压级等高图看出，相对于海平面状

态，该状态下旋翼噪声幅值增加，但辐射方向基本

保持不变。这是由于桨尖马赫数增大会同时增加

各干扰位置的轨迹马赫数（图 7(b)），而噪声大小与

轨迹马赫成正比关系，因此噪声幅值增大。

2. 3 密度影响分析

随着飞行高度增加，空气密度降低，直升机实

际飞行速度（前进比）增大 [15]。为此，图 8计算了前

进比对旋翼噪声辐射特性的影响。计算中前进比

采用 4 500 m飞行高度值，其余参数采用海平面

值。可以看出，旋翼最大声压级向旋翼前方移动，

位于 150°方位角左右。这是由于随着前进比增大，

旋翼尾迹向后移动速度增大，桨⁃涡干扰位置随之

向后移动，如图 8（b）所示。原发生在 50°方位角的

平行干扰消失（图 4(b)），在 70°方位角处发生具有

较强辐射性的近似平行干扰，因此桨⁃涡干扰噪声

的辐射方向向桨盘平面前方移动。同时由于随前

进比增加，各桨⁃涡干扰位置的轨迹马赫数均随之

增加，因此噪声声压级增大。

此外，空气密度降低还会引起旋翼拉力系数增

大。图 9计算了拉力系数对旋翼桨⁃涡干扰噪声的

影响。计算中旋翼拉力系数采用 4 500 m飞行高

度值，其余值采用海平面值。计算结果表明：噪声

声压级发生了明显的改变，最大声压级位于桨盘平

面 180°方位角附近。这主要是由于旋翼拉力系数

增加，增大了桨盘平面入流，旋翼尾迹向下移动加

快，改变了各干扰处桨⁃涡干扰距离。 图 9(b)给出

了桨盘平面 0.7R，60°和 120°方位角处桨⁃涡干扰距

离随旋翼拉力系数的变化。可以看出，60°方位角

图 6 大气压力对噪声传播特性影响分析

Fig.6 Effects of atmospheric pressure on BVI noise
radiation characteristics

图 7 桨尖马赫数对旋翼桨⁃涡干扰噪声辐射特性影响

Fig.7 Effects of tip Mach number on BVI noise radia⁃
tion characteristics

图 8 前进比对旋翼桨⁃涡干扰噪声辐射特性影响分析

Fig.8 Effects of advance ratio on rotor BVI noise radia⁃
tion characteristics
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处（#3干扰）旋翼尾迹进一步向桨盘下方运动，

桨⁃涡干扰距离增大，而桨⁃涡干扰距离与旋翼噪声

幅值呈反比关系，因此该干扰处噪声降低；而 120°
方位角处（#1干扰）的旋翼尾迹虽由桨盘平面上方

运动至桨盘平面下方，但干扰距离基本不变。对比

之下，#1干扰增强，其噪声传播方向为桨盘前方。

图 10给出了旋翼最大噪声声压级随大气压

力、前进比、旋翼拉力系数以及桨尖马赫数等参数

的变化曲线。可以看出：(1) 随飞行高度增加，大气

压力降低，旋翼噪声也降低。 (2) 随着飞行高度增

加，音速逐渐降低、旋翼马赫数逐渐增大，各干扰位

置的轨迹马赫数均增强，因此噪声辐射强度增加。

(3) 旋翼噪声随着前进比增加呈现出先减小后增大

的趋势。这是由于随着前进比增加，旋翼尾迹向桨

盘后方移动。同时，随着尾迹的移动，发生在桨盘

平面 50°~60°的干扰逐渐由较强辐射特性的平行

干扰变为噪声辐射较弱斜干扰，因此旋翼噪声降

低。而随着前进比的进一步增加，前行侧#2干扰

由斜干扰逐渐变为近似平行干扰（图 8），噪声辐射

强度逐渐增强。 (4) 随着旋翼拉力系数的增加，噪

声声压级并没有明显的增加或减小，这是由于随着

拉力系数增加，旋翼桨⁃涡干扰距离及尾迹涡涡强

同时增加，而两者对旋翼桨⁃涡干扰噪声大小的影

响相反，因此旋翼噪声基本保持不变。

3 结 论

本文结合N⁃S方程和自由尾迹模型，给出了能

准确预测旋翼桨⁃涡干扰气动载荷和噪声的方法。

应用该方法，计算分析了大气环境对旋翼噪声辐射

特性的影响，可得出如下结论：

(1) 观测点接收到的旋翼噪声大小不仅与旋翼

气动参数本身有关，还与大气压力成正相关。随着

直升机飞行高度的增加，由于大气压力降低，观测

点接收到的旋翼噪声声压级减小。

(2) 随着直升机飞行高度增加，空气密度降低，

直升机前进比不断增大。前进比增大使得旋翼

桨⁃涡干扰发生位置向桨盘平面后方移动，从而引

起各干扰的桨⁃涡干扰方式及旋翼向外辐射的声能

量发生改变。随着前进比增大，旋翼最大噪声先减

小后增大。

(3) 随着直升机飞行高度增加，空气密度降低，

旋翼拉力系数增大。随旋翼拉力系数增大，旋翼

桨⁃涡干扰距离及尾迹涡涡强同时增大，而两者对

旋翼噪声影响相反，因此旋翼向外辐射的噪声基本

不变。

(4) 随着直升机飞行高度增加，音速也相应降

低，从而引起桨尖马赫数增大。而马赫数增大会使

得桨盘各干扰位置轨迹马赫数随之增加，导致旋翼

向外辐射的声能量增大。
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