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摘要!为进行旋翼噪声水平对比!在全消声室开展了
B

副不同下反角桨尖模型旋翼噪声试验研究!完成了悬停状

态下不同总距和不同观测点上的噪声测量试验!获得了多组噪声数据"数值计算方面!以
E9/F

方程为主控方

程求解旋翼流场气动信息!在获取精确声源信息的基础上!基于
GHDI

方程进行噪声计算和分析"在相同的状

态下!计算结果与试验结果显示出较好的一致性!表明了本文数值方法的准确性"最后!根据试验结果!对比分

析了不同下反角桨尖对旋翼气动噪声特性的影响规律"

关键词!气动噪声#下反桨尖#悬停试验#数值模拟#旋翼
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随着直升机技术和产业的发展$对于民用直升

机$噪声已经与性能*安全性和可靠性同等的重要$

国际民用航空组织对其噪声水平提出了很高的要

求(

%

)

&对于军用直升机$优良的噪声特性是提高直升

机战场生存和突防能力的重要保障'直升机的外部

噪声低频成分多$传播距离远$而旋翼是直升机外部

噪声的主要来源$因此旋翼的噪声分析及降噪研究

已经成为直升机研究领域最重要的内容之一(

#

)

'

自
#$

世纪
"$

年代以来$以降低直升机旋翼气

动噪声为目标的新型桨尖旋翼设计方案被相继提

出$这些设计方案能够有效地减弱旋翼气动噪声并

改善气动特性(

BDC

)

'相对于后掠*尖削等桨尖二维



平面形状$桨尖下反的研究开展较晚'

X,+7,

8

和

O5,

2

5*

(

&

)研究了矩形*后掠*尖削及后掠尖削对旋

翼的影响$并首次考虑了桨尖下反对旋翼的影响$

研究了矩形
Y

下反*后掠
Y

下反和后掠尖削
Y

下反

桨尖形式的旋翼特性'而
X)--5*

等(

Z

)则进一步开

展了下反桨尖对旋翼悬停"前飞气动特性影响的试

验$研究了下反起始位置变化给旋翼带来的影响'

英国的+

[JE\

,桨尖经过多年的发展在最新的

+

[JE\DA<

,上采用了尖部下反设计$数值模拟表

明下反设计改善了+

[JE\

,桨尖的悬停性能(

"

)

'

在中国国内$西北工业大学宋文萍等人(

M

)采用计算

流体力学#

N(K

>

)7,71(+,-.-)1QQ

8

+,K1:6

$

NG?

%

与计算声学相结合的
J)-5*

"

]1*:RR(..

方法对直升

机悬停状态的远场噪声进行定量计算$并研究了翼

型厚度*尖削*后掠等外形变化对噪声的影响'南

京航空航天大学招启军等(

%$D%%

)提出了+

NP@E

,桨

尖$并进行了悬停状态气动特性试验和噪声试验$

取得了较好的降噪效果'值得一提的是$中国直升

机设计研究所针对下反桨尖旋翼开展了非定常压

力测量的试验研究(

%#

)

$这为后期的气动性能和噪

声试验研究奠定了基础'目前$中国国内研究人员

对于下反桨尖旋翼仅进行了一些初步的计算和试

验$专门针对带有下反桨尖旋翼的气动噪声试验鲜

有报道'

鉴于此$本文开展
B

副不同下反角桨尖模型旋

翼的悬停状态噪声特性试验'桨叶外形如图
%

所

示$桨尖下反角度分别为
$̂

$

#$̂

和
!Ĉ

'通过试验

数据与计算结果进行对比$检验本文方法的有效

性'根据试验结果$结合本文的数值方法$分析下

反桨尖构型对旋翼气动噪声特性的影响规律'

图
%
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模型旋翼桨叶外形
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数值模拟方法

>=>

!

悬停状态流场数值模拟
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围绕旋翼生成三维
ND@

型结构网格$采用运

动嵌套网格方法描述桨叶复杂的运动规律'在空

间离散方法和时间推进方法上分别采用低耗散的

E(5

格式和高效的
P3DF_F

隐式格式'针对悬停

状态的孤立旋翼$应用旋转坐标系下的
E9/F

方

程(
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为守恒变量$
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和
#

分别为无黏通量和黏性通

量$
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为源项&
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)为控制面的单位法向

矢量&
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分别表示流体速度和网格运动速度沿网格面法向

的分量&
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为桨叶旋转速度&
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为压强&
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为密度&
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$其他黏性项定义类似$其

中
A

$

-

$

@

分别为绝对温度*黏性系数及热传导系数'

采用无穷远处无干扰流场物理量作为初始条

件$以无滑移边界条件为物面处的运动学边界条

件'将孤立旋翼悬停流场视为准定常流场$处理旋

转对称边界条件$应用
F*1+14,6,+

远场边界条

件(

%!

)

'

湍流模型采用
FD9

一方程模型$湍流模型与

主控方程进行解耦求解$应用隐式
P3DF_F

方法

对
FD9

模型进行时间步进'

>=?

!

旋翼气动噪声计算方法

目前$旋翼气动噪声预测方法主要是基于

GHDI

方程和
]1*:RR(..

方程的噪声分析方法'

]1*:RR(..

方程能比较好地求解远场预测点总气动

噪声$但
]1*:RR(..

方程仅适用于线性区域$要求

控制面能尽量地包含所有非线性不连续区域$具有

较差的鲁棒性'

GHDI

方程物理意义明确$能比较

%"%

第
#

期
! !!

曹亚雄$等!带先进桨尖的模型旋翼悬停噪声计算与试验



好地计算旋翼厚度噪声和载荷噪声$而基于可穿透

积分面
GHDI

方程的提出$弥补了其计算四极子

噪声能力不足的缺陷$因此$基于
GHDI

方程的噪

声分析方法正越来越成为预测噪声的主要手段'

而
G,*,66,7%9

公式是
GHDI

方程的时域解$能应

用于实际运动物体所致声场的计算'

本文直接给出
G,*,66,7%9

公式(
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式中!

<

B表示扰动声压&

<

B

V

表示旋翼旋转噪声中的

厚度噪声成分&

<

B

P

表示旋翼旋转噪声中的载荷噪

声成分&

"

$

和
!

$

分别表示无扰动介质中的音速和

密度&

7

'

为桨叶表面的法向运动速度&

D

为积分面

到观察点之间的距离&

'

(

为积分面指向观察点的单

位矢量
( )

&-

*57

表示括号内的变量都在延迟时间下

取值&

&

和
1

分别表示观测点所在位置和声波到达

观测点的时刻&桨叶载荷定义为
E

&

`)

&

G

)

'

G

$

)

&

G

为压

缩应力张量$其包含表面压强和黏性应力&圆点

+-,表示时间导数&

%

表示积分面的单位法向矢

量&

."

表示积分面运动马赫数'

式#

#

#

C

%都是在延迟时间下进行计算$因此在

噪声计算之前必须求得延迟时间'延迟时间
#

可

以表示为

#4

1

3

&

#%

1

4

*

#%

#

"

/

$

6

$

#

&
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式中!

&

#%

1

为
1

时刻观测点的位置&

*

#%

#

为
#

时刻

积分面的位置&

/

$

为远场大气的声速'考虑到牛

顿迭代法求解对初始值的选取要求$此处采用简单

迭代法进行求解'

流场计算输出气动噪声计算所需的积分面处

的压强等信息$噪声计算物理量的时间导数通过中

心差分方法求解$延迟时刻的载荷通过插值得到'

?

!

数值结果与分析

首先选取
3ID%I

模型旋翼作为验证算例'

图
#

给出的是桨尖马赫数为
$=&

和
$=Z

两个状态

下桨盘平面内$距桨毂中心
B=$MH

#

H

为旋翼半径%

处声压历程的本文计算值与
[,5Q5*

计算结果的对

比$可以看出二者吻合得很好'

图
#

!

3ID%I

旋翼算例验证
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<,-1Q,71(+5L,K
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-5(.3ID%I*(7(*

本文利用带
#$̂

下反桨尖旋翼的噪声试验数

据进行验证$试验的桨尖马赫数为
$=&BC

'选取

%

#

!

号观测点$观测点布置如图
B

所示'

3IDAI

模型旋翼基本参数如表
%

所示'

图
B

!

悬停噪声特性试验观测点示意图
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(6171(+6

表
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@:AB:

模型旋翼参数

0(;C>

!

1,+,%

9

(%(#$+$%.,4@:AB:

旋翼

半径"
K

桨毂

半径"
K

桨叶基本

段弦长"
K

桨尖速度"

#

K

-

6

a%

%

桨叶

片数

桨叶扭

转角"#

^

%

% $=%#C $=$&B #%& ! a%#
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图
!

显示了总距分别为
B̂

$

&̂

和
"̂

下$一个旋

转周期内
%

#

!

号观测点的声压时间历程'可以看

出$在各个状态下$每个测点的计算值和试验值都

吻合得比较好$峰值和相位差别不大$证明了本文

噪声计算方法的有效性$而准确预估旋翼气动噪声

不只是与声学方程的求解精度有关$更重要的是流

场计算的可靠性$这反映了本文流场计算模型能有

力地提供准确的旋翼气动数据'

#"%

南
!

京
!

航
!

空
!

航
!

天
!

大
!

学
!

学
!

报 第
!"

卷



图
!

!

悬停状态下
%

#

!

号观测点声压时间历程
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!!

通过观测点
%

#

!

号的负峰值对比可知$随着

离旋翼中心的距离增大$噪声水平明显降低'由图

!

#

,

#

:

%看出$随着总距由
B̂

增加到
"̂

$各个观测点

的声压正峰值增大$总距为
"̂

时$声压波峰出现明

显的凸起+毛刺,$最大正峰值超过了最大负峰值'

这是因为随着总距增加$桨叶表面的气动载荷变

大$导致旋转噪声里的载荷噪声成分增多'

根据旋翼噪声的离散谱特性$对试验数据进行

处理$选取其前
#$

阶谐波成分'表
#

给出了不同

观测点处总声压级的计算值与试验结果的对比'

可以看出$经过数据处理后$计算结果与试验结果

表
?

!

总声压级的计算值和试验值对比

!

0(;C?

!
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9

(%&.,-,4.,"-/

9

%$.."%$)$7$);$+6$$-

'()'")(+&,-%$.")+.(-/+$.+%$.")+. Q[

观测点 数值类型
总距"#

^

%

B & "

%

试验值
"Z=" ""=Z M$=#

计算值
"Z=B M$=B M%=M

#

试验值
M%=" M#=Z M!=#

计算值
M%=# M!=% MC=Z

B

试验值
M$=M M#=B M!=%

计算值
M$=" MB=& M!=M

!

试验值
M%=M MB=! M&=$

计算值
M$=B MB=" M&=!

吻合得很好$声压级计算误差大都在
%Q[

左右$再

次验证了本文数值方法的准确性'

从表
#

中可以看出$由于距离旋翼最远$观测

点
%

的总声压级最小$噪声水平最低&同一观测点$

随着总距增加$总声压级普遍增大$这些结果与从

图
!

得出的结论一致'

D

!

试验结果与分析

此次试验的
B

副模型旋翼只有桨尖下反角度

不同$分别为
$̂

$

#$̂

和
!Ĉ

$分别命名为
9$

$

9#$

和

9!C

旋翼$其中
9$

为参考旋翼'选取具有代表性

的位于桨盘平面的
#

号测点和位于桨盘下方
!Ĉ

的

C

号观测点进行对比分析'

图
C

显示了
B

副旋翼总声压级随拉力系数的

变化$单位为
Q[

$未经过计权处理'从图中可以看

出$在桨盘平面$

B

副旋翼的噪声水平基本相当$在

桨盘斜下方区域$

9#$

和
9!C

的噪声水平明显低

于
9$

$差值可达
#Q[

'理论表明$当试验的桨尖

马赫数较低$旋翼气动噪声主要为旋转噪声$由厚

度噪声和载荷噪声组成$其中厚度噪声主要沿桨盘

平面方向传播$载荷噪声主要向桨盘斜下方辐射'

因此$桨尖下反对旋翼厚度噪声影响不大$在降低
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图
C

!

B

副旋翼总声压级对比
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载荷噪声方面具有优势'

为了分析这
B

副旋翼噪声差异化的气动机理$

借助
NG?

手段进行研究'图
&

给出了
B

副旋翼桨

叶的表面压力分布和环量沿径向分布'通过压力

分布可以看出$在下反起始位置
$=MCH

附近$桨叶

表面低压区域明显减弱$低压中心向内侧移动$内

侧的升力增加$外侧的升力减少'环量分布直观地

给出了桨叶升力沿径向的变化$随着下反角增加$

桨尖区域的载荷减小$但是在
$I"H

#

$IMH

桨叶段

有所增加$因此总的升力相差不大$说明下反桨尖

在保持一定拉力的同时对桨叶载荷分布改善显著$

通过均匀布置载荷$达到降低载荷噪声的目的'同

时$

9!C

桨叶的最大环量靠内*最低$而且径向梯度

最小$这两个特点对优化旋翼气动性能*减弱桨尖

涡强度有积极的意义'

图
&

!

B

副旋翼桨叶气动载荷分布比较#
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结
!!

论

本文针对带下反桨尖这一先进桨尖构型的旋

翼开展了噪声数值计算和试验研究$通过对计算结

果和试验结果进行分析$获得了以下结论!

#

%

%悬停状态下$桨尖下反对旋翼厚度噪声影

响较小$但能够在一定程度上减弱载荷噪声$从而

降低总的噪声水平'在本文的试验条件下$下反桨

尖旋翼噪声降幅可达
#Q[

'

#

#

%在本文的试验条件下$带
!Ĉ

下反桨尖旋

翼降噪效果与带
#$̂

下反桨尖旋翼相当'

#

B

%计算结果表明$桨尖下反对桨叶载荷分布

改善显著$通过桨尖卸载*均匀布置载荷$使桨叶的

最大环量靠内侧$径向梯度减少$改善了旋翼的气

动性能和噪声特性'

#

!

%通过试验结果对理论计算的验证$表明本

文的数值方法可以有效地预测带先进桨尖旋翼悬

停状态下的气动噪声'
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