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斜下降飞行状态的旋翼桨┐涡干扰噪声

高效计算方法及降噪

王 阳 徐国华 招启军

（南京航空航天大学直升机旋翼动力学重点实验室，南京，２１００１６）

摘要：将旋翼涡系理论与旋翼噪声计算方法相结合，建立了一个新的适用于桨涡干扰（Ｂｌａｄｅｖｏｒｔｅｘｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ，

ＢＶＩ）噪声简化计算的方法。一方面，为推导桨涡干扰噪声的解析表达式并简化运算过程，气动计算采用了基于

实验的 Ｂｅｄｄｏｅｓ修正涡系模型，噪声计算则使用 Ｆａｒａｓｓａｔ１Ａ声学公式的载荷噪声项，并通过紧致源假设，实现

了旋翼 ＢＶＩ噪声的解析推导；另一方面，为了分析直升机飞行参数对旋翼桨涡干扰噪声的影响，将旋翼的飞行

姿态与直升机旋翼气动计算模型相结合，建立了受飞行参数影响的 ＢＶＩ噪声声压计算模型。然后，进行了相关

的算例计算，并与可得到的实验数据进行了对比，验证了所建立方法的有效性。在此基础上，应用该方法研究了

桨涡干扰状态下飞行参数对桨盘入流、桨涡垂直间距这两个重要参数的影响，着重计算分析了斜下降飞行时

出现强 ＢＶＩ噪声辐射的飞行航迹角和前进比范围，得出了有意义的结论。
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直升机在飞行时旋翼桨叶会拖出强烈集中的

桨尖涡，这是旋翼流场的一个重要特点。随着直升

机飞行姿态等参数的不同，可出现旋翼的桨尖涡与

后续桨叶靠近通过或直接相碰的情况，即发生桨

涡干扰。当直升机斜下降飞行时，可出现严重的桨

涡干扰（Ｂｌａｄｅｖｏｒｔｅｘｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ，ＢＶＩ）现象
［１］
。

即使在飞行速度很低时，这种干扰也会引起强烈的

气动脉冲噪声，且强 ＢＶＩ噪声一旦出现便会成为

直升机噪声的最主要部分。因此，ＢＶＩ噪声的计算

及降噪研究一直是直升机气动声学领域的研究重

点［１３］
。

关于旋翼气动噪声的计算研究，国内外已经开

展了许多工作［４６］
。然而，由于旋翼 ＢＶＩ气动问题

的复杂性，其噪声的计算也一直没有得到很好地解

决。至目前，旋翼 ＢＶＩ噪声的计算仍具有挑战性。

近年来，ＣＦＤ方法开始较广泛地应用于旋翼气动

问题的研究中，该数值方法可给出所需的桨叶表面

受力状况，能直接应用于基于 Ｆａｒａｓｓａｔ１Ａ公式的

旋翼噪声的计算，但其计算过程复杂，计算时间很

长［２，７］
，尤其是为了准确地捕捉到足够长度的桨尖

涡，需要大范围、高密度的旋翼流场网格，这使得

ＣＦＤ方法目前难以直接应用到旋翼 ＢＶＩ噪声的计

算中。因此，需要发展既能够反映ＢＶＩ噪声本质又

能快速计算的简化模型，以适用于旋翼噪声的计算

和降噪研究［８］
。

为此，本文尝试建立一个新的、工程实用的可

用于 ＢＶＩ噪声计算和降噪研究的高效模型。与

ＣＦＤ方法不同，该简化方法将旋翼涡系理论与

ＦＷＨ方法结合，采用计入了尾迹畸变的 Ｂｅｄｄｏｅｓ

修正尾迹模型［９］
。该尾迹模型的主要特点是既具有

与自由尾迹比拟的良好计算精度，又具有解析表达

式，从而有助于推导出 ＢＶＩ计算所需要的简化模

型。

此外，对于已投入使用的大量直升机，由于其

设计已经定型，进行升级改造任务艰巨，所以，寻求

在使用中尽可能降低这种强烈的 ＢＶＩ噪声是一种

更经济的方法。尽管此前国外进行了通过调整飞行

参数来降低使用中的直升机 ＢＶＩ噪声的研究，但

是这些研究都只是针对桨盘迎角等影响 ＢＶＩ噪声

的参数进行了计算分析［８］
。与先前研究不同的是，

本文拟重点针对旋翼 ＢＶＩ噪声的关键影响参数

——桨涡垂直间距等进行研究。

迄今，关于旋翼降噪技术的研究，基本上可归

纳为“设计阶段的研究”，对如何减小直升机在使用

飞行中噪声的研究工作开展很少。实际上，旋翼

ＢＶＩ噪声，除了与设计参数密切相关外，还很大程

度上取决于使用中的飞行状态和参数。而且，旋翼

ＢＶＩ对飞行参数的变化十分敏感，这就意味着也可

以通过小范围调整飞行参数来达到大幅度降低

ＢＶＩ噪声的目的。为此，本文亦采用建立简化模型

对旋翼 ＢＶＩ噪声进行分析，给出了对应不同前进

比斜下降飞行时出现强烈 ＢＶＩ噪声辐射的飞行航

迹角范围，在此基础上探讨降低直升机斜下降飞行

中 ＢＶＩ噪声的方法。

 旋翼 ﹣﹫噪声计算方法

 旋翼面内 ﹣﹫位置的确定

旋翼 ＢＶＩ噪声辐射强度主要由桨尖涡强度、

桨叶和桨尖涡的几何特征、ＢＶＩ聚焦效应等因素决

定，涡系模型的选择对 ＢＶＩ噪声的计算具有重要

影响。为此，本文采用了既具有解析表达式，又计入

了涡线畸变和收缩的 Ｂｅｄｄｏｅｓ修正尾迹模型
［９］
。

在计算桨尖涡位置的过程中，该模型采用了动

量理论计算桨盘的入流，因此，本文对入流的计算

也采用该模型。

当给定旋翼桨叶的运动规律以及桨尖涡的空

间位置解析表达式，可计算得到旋翼 ＢＶＩ时桨叶

与涡线的相对位置关系。

旋翼 ＢＶＩ在桨盘平面上的位置为

牜牄ｃｏｓ犼牄＝牜牤ｃｏｓ犼牄＋（牏－１）
２π

爫牄
－Δ犼槏 槕牤 ＋犨Δ犼牤

牜牄ｓｉｎ犼牄＝牜牤ｓｉｎ犼牄＋（牏－１）
２π

爫牄
－Δ犼槏 槕

烅

烄

烆
牤

（１）

求解此方程，可以得到

ｓｉｎ犼牄 槏＝ 牜牤ｓｉｎ［（牏－ １）
２π

爫牄
－ Δ犼槕牤 燉（犨Δ犼牤）

牜牄 槏＝ 牜牤ｓｉｎ［（牏－ １）
２π

爫牄
－ Δ犼槕牤 燉（ｓｉｎ犼牄

烅

烄

烆
）

（２）

式中：Δ犼牤为尾龄角；犼牄为桨叶方位角；牜牤为涡线从

桨叶上脱出的位置；爫牄为桨叶片数。

桨涡垂直间距是影响 ＢＶＩ噪声的关键参数

之一，它代表了旋翼桨叶至干扰涡线段的垂直距

离。显然，这个距离越近，旋翼辐射的 ＢＶＩ噪声强

度也越大。

在确定了桨盘上各干扰位置后，根据 Ｂｅｄｄｏｅｓ

模型给出的桨尖涡轴向位置，可推出旋翼桨涡垂

直间距为

牆＝Δ犼｛牤 牤牏０＋
牤牏０
２
牤

牤
２
＋ ２牤牏０［２ 槏１＋ 犨＋ 爠 ｃｏｓ犼牤＋

犨Δ犼牤

２牜牤
－ 燏牜牤ｓｉｎ犼牤燏槕］

３
ｓｉｎ犜 ｝ＴＰＰ （３）
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式中：爠＝燏犻燏燉２，犻＝ａｒｃｔａｎ（犨燉犧）；犼牤为涡脱落处的

方位角；牜牤为桨尖涡从桨叶脱落的径向位置；犨和牤

分别为前进比和前飞速度；牤牏０为旋翼悬停诱导速

度；犜ＴＰＰ为桨盘迎角，可根据直升机旋翼的纵向平

衡方程求得［８］
。

 ﹣﹫噪声计算

ＢＶＩ噪声本质上是一种载荷噪声，本文基于旋

翼气动噪声计算公式 Ｆａｒａｓｓａｔ１Ａ式的载荷噪声

项［６］
，将桨叶表面的 ＢＶＩ噪声源作为弦向力偶极

子，并引入紧致源假设，建立旋翼 ＢＶＩ噪声的简化

计算模型。

总的 ＢＶＩ远场噪声可看作为由旋翼各 ＢＶＩ源

点的辐射噪声叠加而成，因此，在远场观察点的声

压就可以表示为［１０］

牘ＢＶＩ＝－
１

４π牃０∑
爫

牕＝１

┼

牏 槏燈

爡牏

犳
＋

爡牏

（１－ 爩牜）

爩牜

槕犳
牜（１－ 爩牜）

２

（４）

式中：牃０为声速；犳为源时间；爡牏表示紧致源点处的

作用力；┼

牏为辐射方向单位矢量；爩牜表示桨叶在辐

射方向的运动速度。

在对式（４）进行推导过程中，为反映旋翼 ＢＶＩ

载荷的实际特征，引入文献［１０］中桨叶载荷的解析

表达式

爡牏＝ （牅牓犜牅）燈
１

２
犱牤牄

２

槏燈 犜牄＋
牰

２π牆牤牄
燈
１－ 牀

２

（１＋ 牀
２
）槕２
（５）

式中：牀＝
牤牄ｃｏｓ犞

牆
·
犼－犼ＢＶＩ

犓
；犼ＢＶＩ为 ＢＶＩ点处的方位

角。

将式（５）代入表达式（４）中容易推导得出基于

涡系模型的旋翼 ＢＶＩ噪声声压的表达式为

牘ＢＶＩ＝

１

２
犱牤牄

２

４π牃０牜
燈

ｓｉｎ犤

（１－ 爩牜）
２燈

牰

２π牆爼牄
燈

牤牄ｃｏｓ犞

牆
燈

１－ 牀
２

（１＋ 牀
２
）［ ］２ ｒｅｔ

燈（牅牓犜牅）燈爲 （６）

式中：犤＝牜

牏·牕牏表示作用力方向与辐射方向的夹

角，桨叶的升力则根据旋翼的叶素理论给出。其中，

旋翼桨尖涡强度根据经典的涡线环量公式［１１］计算

牰＝ ２π犓爲
２
爞爴（１－ ３犨ｓｉｎ犼牃燉２）燉（爫牄－ ３爫牄犨

２
燉２）

（７）

式中：犼牃＝犼牄＋Δ犼牤，表示涡元脱出时桨叶的方位

角。

本文将采用式（６）进行旋翼 ＢＶＩ噪声的声压

计算，同时，还进一步给出 ＢＶＩ在桨盘上平面的位

置、桨盘入流、桨涡间距等中间计算结果，以表明每

个阶段计算的有效性。

采用上述解析方法计算 ＢＶＩ噪声，一般在典

型的 ＰＣ机上只需要 １～２ｍｉｎ，因此可方便地进行

不同参数对 ＢＶＩ噪声的影响分析。

 ﹣﹫噪声计算流程图

图 １给出了本文旋翼 ＢＶＩ噪声计算方法的流

程图。

图 １ 旋翼 ＢＶＩ噪声计算方法的流程图

具体计算步骤如下：

（１）输入飞行参数，包括飞行速度、加速度、航

迹角等参量的初始值，并输入直升机的特性参数，

进行计算参量的初始化。

（２）由 Ｂｅｄｄｏｅｓ尾迹模型，计算直升机旋翼

ＢＶＩ点在桨盘平面的分布；

（３）根据载荷噪声的计算公式计算不同 ＢＶＩ

噪声源的声压；

（４）将 ＢＶＩ噪声源的声压积分，得到旋翼 ＢＶＩ

噪声时间历程。

 计算方法的验证

本文选取 ＵＨ１Ｈ直升机的 １燉７模型试验旋

翼作为验证算例。文献［１２］进行了该模型旋翼ＢＶＩ

噪声的风洞试验研究，其观测点位置为旋翼的前下
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方的－３０°处，距离桨毂中心 ３１２５爲。本文使用该

观测距离上的噪声数据作为对比，该试验中未提供

远场 ＢＶＩ噪声的试验数据。为方便起见，图 ２中的

声压时间历程以最大声压脉冲的峰值为参照进行

了单位化。具体是，以ＢＶＩ噪声的最大声压脉冲峰

值为基础，整个声压历程每一个时间的声压除以此

峰值的绝对值。

图 ２ 旋翼 ＢＶＩ噪声计算值与文献试验数据的对比

从图 ２中本文计算值与文献［１２］的试验结果

的对比可以看出，虽然 ＢＶＩ噪声的计算十分富有

挑战性，但两者的声压波形曲线仍有合理的吻合

度，尤其是对于脉冲声压的幅值捕捉得较好，只是

计算值在 １０５～１２５°以及 １６５～１７５°附近多出现一

些脉冲扰动。因此，上述简化计算方法基本上反映

了此 ＢＶＩ噪声的特征。

为了进一步验证本文计算方法对 ＢＶＩ现象计

算和捕捉的准确性，图 ３给出了 ＵＨ１Ｈ直升机１燉７

模型旋翼在前进比为 ０１６４时本文方法计算的 ＢＶＩ

发生位置及与文献［１３］中给出的试验测量位置的

对比。从图中的对比可以看出，对不同尾迹寿命角

的ＢＶＩ现象，本文的计算值与试验值吻合较好，说

明本文方法可以较好地探测旋翼的 ＢＶＩ现象。

 飞行参数对旋翼 ﹣﹫噪声的影响

以直 ９直升机为算例，对旋翼的 ＢＶＩ噪声进

行研究。为了分析桨盘入流和桨涡垂直间距随飞

行参数的整体变化，航迹角（γ）范围取为－９～９°，

而计算旋翼 ＢＶＩ噪声幅值时，与直升机斜下降过

程对应，航迹角范围对应于－９～０°。其中，直升机

沿飞行方向的加速度为正。

 桨盘入流

图 ４为计算的旋翼入流随直升机航迹角和前

进比的变化。由图可见，在直升机斜下降飞行时（航

迹角为负），桨盘入流由下洗流变为上洗流，ＢＶＩ的

垂直间距会逐渐减小，这将增加斜下降飞行的 ＢＶＩ

噪声；而随着前进比的继续增大，上洗流的幅值越

来越大，使得发生 ＢＶＩ的涡线从桨盘上方逐渐远

离桨盘，增加了ＢＶＩ垂直间距。因此在直升机的斜

下降飞行过程中，采用小速度小航迹角或者大速度

大航迹角有利于降噪。

在直升机斜向爬升时（航迹角为正），随着前进

比的不断增大，下洗流的绝对值也逐渐增加，桨叶

脱出的涡线随当地气流运动逐渐远离桨盘，从而会

减小 ＢＶＩ的强度。

综合图 ４（ａ，ｂ）可以看出，当加速度由负值变

为正值，使得桨盘入流的正值（向上为正）加大，而

使得桨盘入流的负值绝对值减小。因此，沿航迹角

的负加速度则有利于斜下降飞行状态的降噪。

 桨涡垂直间距

图 ５为计算的桨涡垂直间距随前进比和飞行

航迹角的变化，图中垂直间距相对于桨叶半径 爲

进行了量纲一化处理，其值为正时指的是涡线位于

桨盘下方，反之，为负则位于上方。从图中可以看出，

桨涡垂直间距随前进比是非单调变化的，不论是

图 ３ 计算的旋翼桨盘上的 ＢＶＩ位置对比
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图 ４ 桨盘入流随前进比和航迹角的变化

图 ５ 桨涡垂直间距随前进比和航迹角的变化

加速度为正还是为负，在 犨＝００５～０１０之间会

出现极值点。直升机在小速度斜下降飞行时，桨涡

垂直间距很小，甚至接近 ０，这势必导致强烈的

ＢＶＩ噪声；而在直升机斜爬升阶段（航迹角大于

零），除了在 ００５附近，桨涡垂直间距并不会太

小，只是随着飞行速度的变化会出现波动，这不至

于导致强 ＢＶＩ噪声。

通过图 ５（ａ，ｂ）的对比可以看出，加速度为正

时，桨尖涡与桨叶的垂直干扰间距相对要小，产生

的 ＢＶＩ也会较强。因此，直升机小速度斜下降飞行

时，不宜进行加速。

 斜下降状态 ﹣﹫噪声的降噪分析

图 ６分别针对前进比为 ００５，０１０，０１５和

０２０时，以及不同航迹角斜下降状态下的旋翼

ＢＶＩ噪声峰值进行了计算和对比。算例中，观测点

位于直升机桨盘前下方 ３０°，距桨毂中心 ５０爲处；

与直升机下降过程对应，计算中航迹角范围仍取为

－９～０°。

从图 ６不同飞行状态的噪声结果对比可以看

出，在前进比为 ００５时（见图 ６（ａ）），在航迹角为－

７５～－２°范围内，会产生强烈的 ＢＶＩ噪声，其声压

幅值相对其他航迹角有显著的增加。因此，在前进比

００５时，这个飞行区域将是直升机下降飞行过程中

应该避开的区域；在前进比为 ０１０时，如图 ６（ａ）所

示，直升机旋翼产生强烈 ＢＶＩ噪声辐射的下降飞行

航迹角区域与前进比为 ００５时有一定的不同，产生

强烈 ＢＶＩ噪声声压幅值的区域集中在－８°到－３５°

之间，表明强 ＢＶＩ噪声区域向图中的左方发生了移

动，而且区域变窄；在前进比为 ０１５时，如图 ６（ｂ）
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图 ６ 不同前进比下降飞行时旋翼 ＢＶＩ噪声

声压峰值随轨迹航迹角的变化

所示，产生强烈的 ＢＶＩ噪声声压幅值的区域已经处

在航迹角小于－８°的区域之中，即继续向图中的左

方发生了偏移，这说明，此时只要保持较小的航迹角

下降飞行便不会出现强烈 ＢＶＩ的噪声辐射情况；当

前进比为０２０（见图６（ｂ））时，在整个下降飞行的航

迹角范围（－９～０°）内，均不会出现强 ＢＶＩ噪声辐

射的情况。因此，在直升机的斜向下飞行中，应根据

前进比合理调整航迹角，以确保斜下降过程不产生

强烈 ＢＶＩ及噪声。

 结 论

（１）随着斜下降飞行速度的增加，不仅强 ＢＶＩ

噪声区域会发生移动，而且噪声辐射的飞行航迹角

范围变窄。飞行速度小，产生强ＢＶＩ噪声辐射的飞

行航迹角也小。

（２）直升机小速度斜下降飞行时，航迹角绝对

值的减小，有利于降低旋翼 ＢＶＩ噪声；而较大速度

下降飞行时，航迹角绝对值的增大，有利于降低直

升机的噪声；旋翼桨涡垂直间距随前进比和飞行

航迹角是变化的，在小速度状态，可出现桨涡垂直

间距很小的强 ＢＶＩ噪声。

（３）本文建立的 ＢＶＩ噪声的高效计算模型，可

有效适用于直升机斜下降飞行状态的旋翼 ＢＶＩ噪

声计算和降噪分析。
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