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直升机旋翼干扰对尾桨气动噪声影响的数值研究

樊 枫，邱逢昌，曹亚雄
（中国直升机设计研究所直升机旋翼动力学重点实验室，景德镇 333001）

摘要：采用基于运动嵌套网格的 CFD方法来模拟直升机旋翼/尾桨气动干扰流场，为旋翼/尾桨干扰噪声的计算

提供准确的非定常气动力，并采用 FW⁃H方程来计算干扰状态下的尾桨气动噪声。采用建立的计算模型，针对

不同飞行状态下的尾桨噪声特性进行数值模拟，分析了旋翼尾流对尾桨气动噪声的干扰特性，并着重研究了尾

桨重要的设计参数——旋转方向和垂向位置对尾桨噪声的影响规律。计算结果表明：悬停时，旋翼对尾桨的气

动干扰影响会导致尾桨的噪声水平有所增加，但不会发生显著的变化；前飞时，旋翼干扰对尾桨噪声影响较大，

且旋转方向和垂向位置对干扰噪声特性具有重要影响。
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Numerical Research on Aeroacoustic Characteristics of Helicopter

Tail⁃Rotor Under Rotor Interaction

FAN Feng，QIU Fengchang，CAO Yaxiong
（Science and Technology on Rotorcraft Aeromechanics Laboratory，

China Helicopter Research and Development Institute，Jingdezhen 333001，China）

Abstract: Firstly， a calculation model is established for aeroacoustic analysis of main-rotor/tail-rotor
interaction. In the established calculation model，a CFD model based on the motional embedded grid system
is adopted to simulate the aerodynamic interaction flow-field of helicopter main-rotor/tail-rotor configuration，
and FW-H equations are used to calculate the interaction noise of tail-rotor. Secondly，based on the developed
calculation model， the tail-rotor noise characteristics under the main-rotor interaction in different flight
conditions are calculated in detail，and the influence of the rotor wake on the tail-rotor noise is analyzed. In
addition，the influence of design parameters of tail-rotor（i.e. rotation direction and vertical position relative to
the rotor plane）on the tail-rotor noise is studied seriously. The calculation results indicate that in hover，the
noise level of tail rotor increase slightly due to the interaction of main rotor wake，but no significant changes of
noise occur. At forward flight，the noise level of tail rotor is influenced by the main rotor wake obviously，and
rotation direction and vertical position of the tail-rotor have important influence on the acoustic characteristics
of tail rotor.
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直升机飞行时，尾桨常处于旋翼尾流场中，旋

翼桨叶产生的螺旋桨尖涡会对尾桨有很强的干扰

作用，旋翼/尾桨气动干扰一直是直升机型号研制

中必须考虑的设计问题 [1]。噪声特性是旋翼/尾桨

干扰的重要方面，特别是旋翼尾流干扰下的尾桨噪

声，是旋翼/尾桨干扰噪声特性的研究重点，这是因
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为前飞时，尾桨始终工作在旋翼的尾流中，旋翼桨

尖涡与尾桨桨叶相接近甚至直接相碰，使得尾桨产

生严重的桨⁃涡干扰噪声，从而导致尾桨噪声激增，

甚至超过比尺寸较大的旋翼的噪声水平 [2]。例如，

Lynx直升机在最初设计中，尾桨的旋转方向是“低

向后”，飞行时尾桨产生了强烈的干扰脉冲噪声，而

当改变尾桨旋转方向后，这个问题得到了解决 [2]。

因此，开展直升机旋翼/尾桨气动干扰噪声研究具

有重要意义。

在旋翼干扰对尾桨噪声研究方面，国外已经开

展了许多工作，并取得了一些进展。在早期，由于

问题本身的复杂性和计算资源的限制，试验方

法 [3⁃4]是研究旋翼/尾桨干扰的主要方法，而理论计

算起步较晚。2001年，Yin首先对旋翼/尾桨干扰

噪声问题进行了数值计算，他采用非定常面元法和

声学类比法对悬停状态和爬升状态的旋翼和尾桨

的气动力和噪声进行了初步计算 [5]。2008年，英国

利物浦大学 Fletcher等采用 VTM方法对旋翼、尾

桨气动干扰和噪声展开了一系列的计算研究，得到

了一些新结论 [6⁃7]。2004年，日本学者 Yang首次采

用 CFD方法针对旋翼干扰下的尾桨噪声进行了初

步计算 [8]。 2011年，Yin进行了 BO⁃105直升机旋

翼/尾桨干扰的研究 [9]，并与“HeliNOVI项目”[10]的

试验结果进行了对比。他们的结果表明：对于 BO⁃
105直升机，尾桨噪声在直升机爬升、大速度平飞

状态具有重要影响，且对尾桨旋转方向较为敏感。

2019年，Mehmet等采用 CHARM 综合分析软件

（尾迹方法）和声学类比法围绕尾桨构型参数对旋

翼/尾桨干扰噪声特性开展了初步的计算研究 [11]；

而Arda等则采用黏性涡粒子方法计算研究了旋翼

气动干扰对尾桨气动力的影响 [12]。

数值模拟旋翼干扰下的尾桨干扰噪声特性的

关键在于能够准确地模拟旋翼尾迹与尾桨桨叶的

干扰流场。而 CFD方法在求解旋翼尾桨干扰流场

时，能够准确描述桨叶表面的非线性流动以及尾迹

的复杂运动特征，这对于模拟旋翼/尾桨干扰的复

杂流动，尤其是涡⁃面碰撞等，具有明显优势。至目

前，国外采用 CFD方法计算尾桨气动干扰噪声特

性的研究很少，国内鲜有相关公开发表文献。本文

采用 CFD/FW⁃H方法针对旋翼干扰下的尾桨干

扰噪声特性开展计算研究，着重开展不同飞行状态

下，尾桨旋转方向、垂向位置对旋翼/尾桨干扰噪声

影响的研究。

1 计算模型及验证

1. 1 旋翼/尾桨气动干扰分析模型

旋翼/尾桨非定常载荷采用文献 [13]中的旋

翼/尾桨气动干扰 CFD方法进行计算。该方法通

过对空间进行有限体积的离散进行求解，控制方程

采用非定常雷诺平均 RANS方程，即

∂
∂t ∭

V

WdV+ ∬
∂S

[ ]F (W )- G (W ) dS= 0 (1)

式中：W为守恒变量，F (W )，G (W )分别为无黏通

量和黏性通量。空间离散为 Roe⁃MUSCL格式，非

定常时间的推进采用双时间法，伪时间上采用隐式

LU⁃SGS格式，湍流模型为 S⁃A一方程模型。针对

旋翼、尾桨的运动，采用在 Inverse⁃Map基础上发展

而来的扰动衍射法 [14]，其具有网格自动加密策略，

更适于旋翼、尾桨干扰下的运动嵌套。

由于缺乏旋翼/尾桨干扰气动特性的试验数据

验证，文中采用Helishape 7A旋翼 [15]和 Robin旋翼/
机身干扰模型 [16]进行计算，以验证方法的有效性。

图 1给出了不同 r/R 比下，7A旋翼桨叶截面法向

力系数试验值与计算值对比曲线。图 2给出了前

进比 μ=0.23时，不同观测点（14、15）的 Robin机身

顶端非定常压力系数计算值与试验值的对比。由

图可见，计算与试验值吻合较好。这表明计算模型

适合于预估桨叶非定常气动载荷，也能够有效地分

析直升机干扰流场。

图 1 Helishape 7A旋翼桨叶剖面法向力系数试验值与计

算值对比

Fig.1 Comparison between experimental and calculated val⁃
ues of sectional normal force coefficient of Helishape
7A rotor
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1. 2 基于 FW⁃H方程的噪声计算模型

本文噪声预测采用的是混合方法，即由 1.1节
中建立的方法获得尾桨表面非定常气动力分布，再

通过声学类比法（FW⁃H方程）将非定常气动力、运

动、几何外形等引起的声场扰动传播至远场。这里

直接给出 FW⁃H方程的积分求解公式 Farassat 1A
（F 1A）公式 [17]，即

4πp 'T ( x,t )= ∫
f = 0

é
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式（2~3）中参数解释请参考文献[17]。
图 3给出了不同桨尖马赫数（MaTIP）及观测点

位置（3.09R及 2.18R）下，UH⁃1H直升机旋翼 [18]悬

停状态厚度噪声声压历程计算对比曲线。图 4给

出了 10014状态下，不同观测点（#3、#7）的 AH⁃1/
OLS旋翼 [18]典型桨⁃涡干扰状态噪声声压计算与试

验值的对比。由图可见，本文计算模型较为准确地

分辨出了厚度噪声和桨⁃涡干扰噪声声压幅值和相

位，这表明了本文方法的有效性和准确性。

图 3 UH-1H旋翼噪声声压历程计算对比

Fig.3 Comparison of noise pressure of UH⁃1H rotor

图 4 典型桨涡干扰状态AH-1/OLS旋翼声压历程计算值

与试验值对比

Fig.4 Comparison of calculated and experimental results of
noise pressure of AH⁃1/OLS rotor during blade⁃vor⁃
tex interaction

图 2 Robin机身顶端非定常压力系数计算值与试验值的

对比（前进比 μ=0.23）
Fig.2 Comparison of calculated and experimental unsteady

pressure coefficient on top of Robin fuselage（For⁃
ward ratio μ=0.23）
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2 计算与分析

2. 1 旋翼/尾桨干扰计算模型

本文用于旋翼/尾桨干扰计算的桨叶模型参数

如表 1所示，其中旋翼、尾桨桨尖速度相同，尾桨半

径 Rt取为旋翼半径 R的 1/5。

图 5给出了本文计算中尾桨相对位置示意图。

旋翼和尾桨的纵向间距为 1.25R（旋翼半径），侧向

间距为 0.085R。尾桨旋转方向包括“底向前”和

“底向后”。前者是指尾桨转至底部时转动方向向

前，后者相反；尾桨垂向位置有“高位”尾桨，即尾桨

与旋翼等高度和“低位”尾桨，尾桨位于旋翼桨盘平

面下方 0.12R（0.6Rt）处。本文高、低位尾桨垂向位

置是参考文献 [19]进行选择的，“高位”尾桨大致对

应于 UH⁃60尾桨位置，“低位”则对应着 AH⁃64尾
桨位置。文中分析尾桨垂向位置影响时，尾桨旋转

方向同为“底向前”；分析尾桨旋转方向影响时，尾

桨垂向位置固定在“高位”。

图 6给出了计算网格系统示意图。旋翼和尾

桨的桨叶网格均采用 C⁃H型结构网格，前者的网

格尺度为 201×38×86（弦向×法向×展向），后者

为 207×42×76；背 景 网 格 则 采 用 笛 卡 尔 网 格

（300×147×253）。全部网格数量约为 1 500万。

尾桨的转速是旋翼转速的 5倍，在物理时间步一致

的条件下，考虑程序收敛性等问题，旋翼及尾桨步

进角度分别设为 1.0°及 0.2°。

本文选取了直升机 3个典型的飞行状态进行

研究，即悬停状态、低速前飞状态以及巡航状态，具

体飞行参数如表 2所示。表中 Ma tip 为桨尖马赫

数，μ为前进比，θ0为尾桨桨叶总距，θ1c为横向周期

变距，θ1s为纵向周期变距。其中，前进比 μ结合国

外已有的旋翼操纵量和运动规律的试验值确定，尾

桨桨叶总距保持为 8°。

2. 2 悬停状态

图 7给出了不同尾桨转动形式下干扰流场的

等涡量图。由图可见，悬停状态下受旋翼流场影

图 7 悬停状态旋翼/尾桨干扰流场等涡量图

Fig.7 Vorticity contours of rotor/tail rotor interaction in hovering state

表 1 旋翼和尾桨参数表

Table 1 Parameters of rotor and tail⁃rotor

参数名称

直径/m
桨叶片数

桨尖马赫数

翼型

桨叶外形

旋翼

0.958 0
2

0.664
OLS翼型

矩形

尾桨

0.191 6
4

0.664
NPL9615

矩形

图 5 旋翼/尾桨相对位置示意图

Fig.5 Schematic of relative positions of main-rotor and
tail-rotor

图 6 旋翼/尾桨干扰计算网格系统示意图

Fig.6 Grid system for main-rotor and tail-rotor interference
calculation

表 2 旋翼运动和操纵参数

Table 2 Control parameters of rotor

计算状态

悬停状态

低速前飞状态

巡航状态

MaTIP

0.664
0.663
0.664

μ

0.000
0.162
0.258

θ0/ ( ∘)

8.00
5.30
7.66

θ1c/ ( ∘)

0.00
1.98
1.00

θ1s/ ( ∘)

0.00
-2.04
-7.72
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响，尾桨涡向旋翼侧产生了一定程度的倾斜，“底向

前”状态要大于“底向后”状态。从图中也可以看

出，“底向后”尾桨的涡流场混乱程度要明显大于

“底向前”尾桨。

图 8给出了尾桨拉力随方位角的变化曲线，在

旋翼干扰下尾桨拉力出现了明显的振荡，这种振荡

与尾桨涡流场的混乱程度有直接关系。从图 8(a)
中可明显看出，“底向前”尾桨拉力的振荡要小于

“底向后”构型。图 8(b)中“低位”尾桨的拉力振荡

程度要明显强于“高位”尾桨，且其平均拉力也大于

“高位”尾桨和孤立尾桨。这是由于“低位”尾桨所

处的轴向位置较“高位”尾桨低些，该处的旋翼诱导

流场因流管收缩而加速，从而使得旋翼对尾桨的干

扰影响增大。

为分析尾桨噪声辐射特性，选择了距尾桨旋转

中心 30 m且垂直于尾桨桨盘的平面作为观测点，

其尺寸为 150 m×100 m，尾桨位于计算平面的中

心处。图 9给出了悬停状态时观察平面处孤立尾

桨厚度噪声声压级 (Sound pressure level, SPL)的
分布图。厚度噪声在桨盘平面最大，而在桨盘外侧

噪声逐渐地减小。由于厚度噪声只与桨叶的几何

特征和运动状态相关，而不受桨叶载荷影响，所以

干扰状态下的厚度噪声与孤立尾桨相同，这里不再

重复给出。

图 10给出了尾桨载荷噪声 SPL分布图。与孤

立尾桨相比，各构型组合下的尾桨载荷噪声声压级

的最大值和平均值要比孤立尾桨大，这显然是旋翼

对尾桨的气动干扰所引起的。对比“底向前”和“底

向后”尾桨载荷噪声在尾桨轴线方向的分布规律可

以看出，“底向后”尾桨的载荷噪声要比“底向前”尾

桨平均大 1 dB左右。另外，比较图 10(b)和图 10(d)
可以发现，虽然“低位”尾桨载荷噪声声压级的最大

值与“高位”尾桨相近，但前者载荷噪声的平均水平

要比后者大 1 dB多。

图 11给出了各构型下尾桨总噪声 SPL分布

图。在该状态下厚度噪声占主导，因而总噪声的变

化趋势与图 9厚度噪声分布类似。综合前面结果，

可以看出悬停状态时旋翼对尾桨的气动干扰影响

会导致尾桨噪声水平增大，尤其是载荷噪声水平增

大。总体而言“底向前”尾桨的噪声特性要优于“底

向后”尾桨，而“高位”尾桨要优于“低位”尾桨。

图 8 悬停状态时尾桨拉力系数随方位角的变化曲线

Fig.8 Variation of tail rotor thrust coefficient with azimuth
in hovering

图 9 悬停状态时孤立尾桨厚度噪声 SPL分布图

Fig.9 Distribution of tail-rotor thickness noise SPL in
hovering
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2. 3 低速前飞状态

图 12为前飞状态下旋翼、尾桨干扰的等涡量

流场图。旋翼桨叶的桨尖涡会穿过尾桨平面。当

旋翼尾迹通过尾桨平面时，旋翼尾迹形状会发生一

定的畸变，而这种畸变正是传统尾迹方法较难处理

的，这也体现了 CFD方法的优越性。

图 13给出了尾桨拉力系数时间变化曲线。图

13(a)中可见，“底向前”尾桨的拉力振荡幅值要明

显大于常规尾桨，而“底向后”尾桨则能有效地降低

这种拉力振荡，这对直升机的操稳特性是有利的。

图 13(b)中“高位”尾桨的拉力变化要比孤立尾桨剧

烈得多，而“低位”尾桨则略显缓和。这是因为“高

位”尾桨桨叶与旋翼尾迹相遇的截面要比“低位”尾

桨更靠外些，而桨叶外段对尾桨的气动特性影响

更大。

图 12 前飞状态旋翼/尾桨干扰流场涡量图

Fig.12 Vorticity contours of rotor/tail rotor interaction in
forward flight

图 10 悬停状态时尾桨载荷噪声声压级分布图

Fig.10 Load noise SPL of tail⁃rotor in hovering

图 11 悬停状态时尾桨总噪声分布图

Fig.11 Total noise SPL of tail⁃rotor in hovering
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图 14给出了尾桨厚度噪声 SPL分布，观察平

面与悬停状态时相同。前飞状态时厚度噪声向前

传播，且由于厚度噪声不受干扰影响，使得其仍保

持着基本对称的特征。对比“底向前”尾桨和“底向

后”尾桨的厚度噪声，前者噪声整体水平要低于后

者，这是因为尾桨桨叶前行侧的运动速度要大于后

行侧，而“底向前”尾桨更接近观察平面。

图 15计算了低速前飞时旋翼干扰下的尾桨载

荷噪声 SPL在观察平面上的分布情况。由图可

见，各组合构型下的尾桨载荷噪声均要比孤立状态

大。对比“底向后”和“底向前”尾桨可以发现，“底

向后”尾桨在观察平面上的载荷噪声要明显大于

“底向前”尾桨，前者的平均载荷噪声声压级要比后

者大 2~3 dB。对比图 15(b)和图 15(d)可以看出，

“高位”尾桨的载荷噪声水平也要大于“低位”尾桨，

这与尾桨垂向位置对法向力的影响规律是相符的。

图 16出了该状态下尾桨总噪声 SPL在观察平

面处的分布情况。可以看出，该状态下各构型组合

的尾桨载荷噪声的整体水平均要大于孤立尾桨。

“底向前”尾桨在桨盘前方的载荷噪声要大于“底向

后”尾桨，而在桨盘后方后者则小于前者，这仍是因

为尾桨在前行侧和后行侧的载荷噪声不同的缘

故。比较图 16(b)和图 16(d)能够发现，“高位”尾桨

的总噪声水平要略大于“低位”尾桨，这与载荷噪声

的情况一致。

2. 4 巡航状态

图 17给出了巡航飞行时“底向前”尾桨和“底

向后”尾桨的厚度噪声 SPL特性，从图中可以看

出，与低速前飞状态相同，“底向前”尾桨的厚度噪

声水平要大于“底向后”尾桨，这仍是尾桨桨叶在前

行侧的运动速度大于后行侧的缘故。

图 14 低速前飞时尾桨厚度噪声分布图

Fig.14 Thickness noise SPL of tail⁃rotor in low⁃speed flight

图 13 低速前飞状态时尾桨拉力系数随方位角的变化

曲线

Fig.13 Variation of tail rotor thrust coefficient with azimuth
in low⁃speed flight
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图 18给出了巡航状态时尾桨载荷噪声 SPL
分布。在尾桨旋转方向为底向前时，旋翼干扰下

尾桨载荷噪声的最大值要略低于孤立尾桨，但在

其他地方，旋翼干扰下的载荷噪声仍要大于孤立

尾桨；“底向后”尾桨的载荷噪声水平要比“底向

前”尾桨大许多，这与低速前飞时的情况是相似

的。图 19 为尾桨总噪声 SPL 的分布。总体而

言，“底向前”尾桨的总噪声水平小于“底向后”尾

桨，而“高位”尾桨的总噪声水平则小于“低位”

尾桨。

图 17 中速前飞时尾桨厚度噪声分布图

Fig.17 Thickness noise SPL of tail⁃rotor in cruise⁃speed flight

图 16 低速前飞时尾桨总噪声分布图

Fig.16 Total noise SPL of tail⁃rotor in low⁃speed flight

图 15 低速前飞时尾桨载荷噪声分布图

Fig.15 Load noise SPL of tail⁃rotor in low⁃speed flight
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3 结 论

本文建立了结合 CFD/FW⁃H方程的旋翼、尾

桨干扰噪声特性计算模型，并针对不同飞行状态以

及尾桨布置形式下尾桨噪声特性进行了计算分析，

获得以下结论：

（1）通过旋翼非定常载荷、厚度噪声以及复杂

的桨 ⁃涡干扰噪声数值和试验值的比较，验证了本

文建立的耦合噪声计算方法适合于旋翼/尾桨干扰

噪声特性研究。

（2）相比于孤立尾桨，在旋翼干扰作用下，厚

度噪声在任何飞行状态下几乎无变化，而旋翼尾迹

在尾桨上诱发的非定常载荷会引起尾桨噪声的增

图 18 中速前飞时尾桨载荷噪声分布图

Fig.18 Load noise SPL of tail⁃rotor in cruise⁃speed flight

图 19 中速前飞时尾桨总噪声分布图

Fig.19 Total noise SPL of tail⁃rotor in cruise⁃speed flight
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加；且随着飞行速度增加，旋翼干扰引起的尾桨噪

声增量也会增加。

（3）旋转方向和垂向位置对干扰状态下尾桨噪

声特性有重要影响，在本文计算条件下，各飞行状

态时，“底向前”尾桨的噪声特性均要优于“底向后”

尾桨；对于悬停和巡航状态，“高位”尾桨的噪声特

性要优于“低位”尾桨；而在低速前飞状态，“低位”

尾桨要优于高位尾桨。
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