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摘要： 为研究新型分布式涵道尾桨噪声特性，建立了基于滑移网格和可穿透积分面的分布式涵道尾桨气动、噪声

特性分析方法并验证了方法的有效性。流动控制方程采用非定常雷诺平均 N⁃S 方程，空间离散采用二阶逆风

Roe 格式，时间推进方法采用隐式 LU⁃SGS 格式，湍流模型采用 S⁃A 一方程湍流模型，噪声求解方法采用 FW⁃H
方程。基于建立的方法，对比分析了传统变总距孤立尾桨和电动变转速多涵道尾桨气动与噪声特性。结果表

明：相同气动力状态下，相比于变总距孤立尾桨，在尾桨噪声主要影响方位（桨盘平面内），三涵道尾桨噪声降

低 5~6 dB。随着转速降低，分布式涵道尾桨噪声声压级逐渐降低。

关键词：直升机；电动尾桨；分布式涵道尾桨；气动噪声

中图分类号：V233   文献标志码：A   文章编号：1005⁃2615（2023）02⁃0202⁃07

Research on Aeroacoustic Characteristics of Distributed Ducted Tail Rotor
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Abstract: In order to study the aeroacoustic characteristics of the new distributed tail rotor， the method used 
for the calculation of distributed ducted tail rotor aerodynamic and acoustic is established based on the sliding 
mesh method and penetrable surface. The Reynolds-averaged Navier-Stokes is used as the govern equation. 
The second order Roe scheme is used for spatial dispersion. The implicit LU-SGS scheme is applied to the 
pseudo-time marching. The S-A turbulence model is selected. The FW-H equation is used to calculate the 
noise. By the established method， the aerodynamic and acoustic characteristics of traditional tail rotor and 
distributed ducted tail rotor are calculated. The results indicated that compared with the traditional tail rotor， 
for the typical radiation direction， namely the tip-path-plane， the noise amplitude of distributed ducted tail 
rotor is reduced by 5—6 dB under the same aerodynamics， and with the decrease of rotor speed， the noise 
amplitude is decreased further. 
Key words：helicopter； electric tail rotor； distributed ducted tail rotor； aeroacoustic

近年来，随着电池技术、电动机技术和电传飞

控技术的发展，采用电能作为驱动力的电动抗扭矩

尾桨系统的可行性逐渐提升，其得到广泛关注［1⁃2］。

电动尾桨由电能驱动电机带动尾桨工作，相对于传

统尾桨具有简化的复杂尾传动系统，系统可靠性

高，控制灵活，能耗低等优点。且由于与主旋翼解

耦，电动尾桨还可设计为分布式涵道尾桨，安全性

更高，如 bell⁃429 分布式涵道尾桨直升机采用了电

驱 分 布 式 反 扭 矩 （（Electrically distributed 
anti⁃torque，EDAT）） 系统。但由于涵道体存在，桨

尖与涵道体会产生严重的气动干扰，多涵道并存的

特点又进一步加剧了相互间的干扰，与目前常规变
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桨距孤立尾桨、单涵道尾桨相比，其气动/噪声特性

会发生了较大变化。因此，有必要针对分布式涵道

尾桨气动/噪声特性进行研究。

国外 Jonathan［3］系统分析了直升机电动尾桨

的可行性、所需攻克的关键技术及引入电动尾桨对

全机质量、性能所带来的变化。目前，仅贝尔直升

机公司推出了分布式涵道电动尾桨验证机，但更多

设计细节及其气动、噪声特性等鲜有报道。由于结

构上具有一定的相似性，传统变桨距涵道尾桨与涵

道风扇构型气动特性的研究对分布式涵道尾桨特

性分析具有一定的借鉴意义。文献［4］采用时间平

均动量源方法计算了悬停及前飞状态涵道尾桨气

动特性及翼型对涵道尾桨气动/噪声特性的影响。

文献［5］对涵道尾桨与传统孤立尾桨气动特性进行

了对比研究，并分析了侧风状态下涵道尾桨的气动

特性。文献［6］采用试验方法研究了涵道风扇飞行

器气动特性，并分析了涵道升阻力特性对飞行器性

能影响。这些研究都对本文分布式涵道电动尾桨

气动/噪声特性分析奠立了基础，但由于所采用的

动量源方法采用了周期化平均处理，因此无法直接

应用于干扰源较多的分布式涵道尾桨气动/噪声特

性分析中，且上述研究中并未开展涵道尾桨噪声特

性的研究。

除传统的线性噪声外，尾桨桨叶与涵道内壁以

及多个涵道间会产生严重的气动干扰噪声，且涵道

体会对噪声产生一定的遮挡效应，这导致传统的以

运动物体表面为积分面的噪声计算方法不再适用。

鉴于此，本文拟采用耦合滑移网格与可穿透积

分面的方法进行分布式涵道尾桨气动噪声特性分

析。以常规变桨距尾桨为基准，开展了分布式涵道

尾桨气动与噪声特性对比分析。结果表明，相同气

动力状态下，分布式涵道尾桨可降噪 5~6 dB，具有

良好的降噪效果及较好的应用前景。

1 气动噪声特性分析方法

1. 1　基于滑移网格的气动分析方法

流场求解采用 CFD 方法进行，惯性坐标系下

以绝对物理量为参数的积分形式的守恒 RANS 方

程［7］如下

∂
∂t ∭

V

QdV +∬
S

F •nds =∬
S

F v •nds （1）

式中：Q为守恒变量；F、F v 分别表示无黏通量和黏

性通量。空间离散采用二阶逆风 Roe 格式［8］。为

了提高流场求解的效率，本文的时间推进方法

采用隐式 LU⁃SGS 格式［9］。湍流模型采用 S⁃A 一

方程湍流模型［10］。

图 1 给出了分布式涵道尾桨滑移网格系统示

意图。基于滑移网格的混合网格拓扑中，远场和涵

道体区域采用静止的非结构化网格，涵道的桨盘附

近布设绕涵道轴旋转的转子网格，转子内部桨叶表

面附近采用结构化网格，空间采用非结构网格填

充。每个旋转域的表面与加密区采用 interface 方

式进行滑移。

1. 2　噪声求解方法

涵道尾桨中涵道与桨叶存在严重的气动干扰

现象，该干扰产生的四极子噪声是不可忽视的噪声

源之一，该噪声不能采用传统的以物面为积分面的

噪声计算方程得到。因此，本文噪声计算方法采用

Francescantonio 推导给出的基于可穿透积分面的

FW⁃Hpds方程［11］
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式中： lr 为作用于流体单位面积上的力；Mar 表示

声源面运动马赫数在噪声传播方向上的分量；vn 为

表面法向速度。 l̇ r、Ṁar、v̇n 分别表示 lr、Mar、vn 在源

时间上的导数。p 'T ( x，t )表示厚度噪声，由于桨叶

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。。

式（2）与传统的以物面为声源积分面的噪声

计算方程形式一致，但所采用的声源积分面不同，

如图 2 所示。

图 1 分布式涵道尾桨滑移网格示意图

Fig.1 Schematic of sliding mesh for distributed ducted tail 
rotor
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声源积分面选取对涵道尾桨噪声计算具有重

要影响，距离声源过远会导致声源面数据精度不

够，而距离太近又不能将非线性区完全包含，从而

导致四极子噪声不能被完全考虑进来。结合涵道

尾桨的结构及气动干扰主要发生在桨叶/定子、桨

叶/涵道内壁间的特点，本文噪声计算中声源积分

面距离涵道出流侧/入流侧约 1 mm，并对涵道内部

及涵道壁网格进行了适当加密处理。

1. 3　方法验证

目前关于分布式涵道尾桨的气动、噪声数据鲜

有报道，因此采用常规单涵道尾桨作为算例进行气

动特性分析方法验证，采用常规旋翼/尾桨作为算

例进行噪声分析方法验证。

本文使用 TsAGI 涵道尾桨模型［12］验证所提方

法的有效性，该模型具体参数如表 1 所示。

图 3、4 分别为悬停状态下根部安装角为 40°
时，计算得到的 TsAGI 涵道尾桨模型桨盘处轴向

速度分布及桨叶展向载荷分布。可以看出，本文计

算结果与试验值或其他计算方法［13］结果比较接

近，从而验证了本文所提方法的有效性。同时，轴

向速度沿桨叶展向分布不均匀，由桨根到靠近桨尖

处轴向速度逐渐增大，而在桨尖处轴向速度迅速减

小。桨叶载荷沿展向逐渐增大，在大约 0.9R 处达

到最大值，此后桨叶载荷迅速减小。

本文采用常规旋翼作为算例进行噪声计算方

法验证。UH⁃1H 模型旋翼悬停气动噪声试验［14］是

旋翼气动噪声领域内常用的验证算例之一。图 5

分别给出了桨尖马赫数为 0.6、0.7 和 0.8 时本文声

压计算结果与文献［15］计算结果的比较，观察点位

置均为桨盘平面内距离桨毂中心 3.09R 处。可以

看出，声压时间历程计算结果与文献结果吻合

较好。

表 1 TsAGI涵道尾桨模型参数

Table 1 Parameters of TsAGI ducted tail model

参数
尾桨直径 D / m

中心体直径
唇口半径

排气段长度

尾桨翼型

桨叶片数

数值
0.594
35%D
0.2R
0.7R

NACA
23012

11

参数
桨盘半径/ m
桨盘实度
桨尖间隙
扩散角/（°）
桨尖速度/
（m·s-1）

负扭转/ （°）

数值
0.297
0.495

0.005D
4

74.6

-12

图 3 TsAGI涵道尾桨桨盘处轴向速度分布

Fig.3 Velocity distribution on rotor disk plane for TsAGI 
ducted tail rotor in axial direction

图 4 TsAGI涵道尾桨的桨叶展向载荷分布

Fig.4 Loading distribution of TsAGI ducted tail rotor blade 
in spanwise direction

图 2 空间声源积分面示意图

Fig.2 Schematic of integral surface of spatial sound source
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2 尾桨气动噪声特性分析

以常规变桨距孤立尾桨作为对比基准，本节对

比计算分析常规变桨距尾桨、电动分布式涵道尾桨

气动/噪声特性，三维数模如图 6 所示。孤立尾

桨桨叶片数为 2 片，展弦比为 4.54、桨尖速度为

220 m/s。相同抗侧风能力下，分布式涵道尾桨桨

叶片数为 6片、展弦比为 6.1、额定转速 5 550 r/min、
总距 18°，桨尖与涵道内壁间隙为 2 mm。两种尾桨

所采用翼型均为 OA212 翼型。

2. 1　基准尾桨气动/噪声特性

图 7 给出了基准变桨距尾桨不同总距状态下

悬停效率随总距变化曲线。可以看出，随总距增

加，悬停效率逐渐提升，但增速逐渐降低。

在气动特性计算基础上，图 8 给出了常规变桨

距尾桨不同观测点噪声声压级随总距变化曲线。

图 8（a）中尾桨拉力垂直于纸面指向里。以 A、B 为

代表给出了不同方位观测点噪声结果，A 观测点位

于桨盘平面，B 观测点位于桨盘平面下方 30°方位

角。由结果可以看出，随总距增加不同观测点噪声

声压级均逐渐增加。同时，随总距增加桨盘平面下

方 30°观测点噪声增加明显，这是由于该方位观测

点噪声以载荷噪声为主，随总距增加桨叶载荷逐渐增

加，而桨盘平面观测点噪声以厚度噪声为主，受总距

影响较小，因此不同观测点噪声增长率差别较大。

图 9 给出了总距 12°时图 8（a）所示两个观测点

的声压⁃时间历程曲线。可以看出，桨盘平面观测

点噪声声压基本为对称分布且出现大的负脉冲噪

声，呈现出典型厚度噪声特性；桨盘平面下方观测

点噪声以载荷噪声为主，噪声特性呈现出先增大后

下降的特点。图 9（c）给出了桨盘平面观测点噪声

频域特性曲线，可以看出，噪声以桨叶通过频率上

的谐波噪声为主，宽频噪声较弱。

2. 2　分布式涵道尾桨气动/噪声特性

本节进行分布式涵道尾桨气动与噪声特性分

析。图 10 给出了噪声观测点与分布式涵道尾桨空

间位置关系示意图，声观测点位于半径为 6R（与图

8 中相同）的声学球上。x 轴正向代表直升机尾部

反向，y 轴正向代表分布式涵道尾桨出流侧，即拉

力的反方向。

图 7 常规变总距尾桨气动特性曲线

Fig.7 Aerodynamic characteristics curve of traditional col⁃
lective variable tail

图 6 不同尾桨几何模型示意图

Fig.6 Schematic of different tail models

图 8 常规变总距尾桨噪声特性曲线

  Fig.8 Noise characteristics curve of traditional collective 
variable tail

图 5 UH⁃1H 旋翼噪声计算值与文献值对比

Fig.5 Rotor noise comparison between calculated results 
and results from reference for UH⁃1H rotor
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计算观测点距离桨榖中心与图 8 中观测点距

离一致。观测点布置为：0°观测点位于涵道平面，

负角度观测点位于来流侧/拉力侧方向，正角度观

测点位于出流侧。

图 11 给出了不同转速下三涵道尾桨气动与噪

声计算结果。从等涡量图和噪声计算结果可以看

出，三涵道间存在较大的干扰。使得相邻观测点噪

声结果变化较大。此外，不同于孤立变桨距尾桨，

由于涵道体的存在，分布式涵道尾桨桨盘平面噪声

最低，随着观测点远离桨盘平面噪声越高。相同拉

力下，相对于孤立尾桨而言，三涵道尾桨桨盘平面

观测点噪声由 114 dB 降至 108 dB，噪声降低约 6 
dB。由于尾桨垂直于地面的特殊布置，桨盘平面噪

声对地面人员具有非常重要的影响，因此，降低桨

盘平面内噪声对直升机全机降噪具有重要作用。

图 11 不同转速下三涵道尾桨气动与噪声特性

Fig.11 Aerodynamic and noise characteristics under differ⁃
ent rotation spead for triple⁃ducted tail rotor

图 9 不同观测点噪声声压⁃时间历程曲线

Fig.9 Sound pressure⁃time histories at different observer lo⁃
cations

图 10 分布式涵道尾桨与噪声观测点空间位置示意图

Fig.10 Schematic of the relative position between distribut⁃
ed ducted tail and observer locations
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由噪声结果可以看出，随着转速降低，各观测

点噪声均有明显降低，分别为 4 dB 和 6.3 dB。图

11（e，f）分别给出了转速为 4 440 r/min 时，-90°
方位角、30°俯仰角方位观测点声压⁃时间历程曲线

及频域特性曲线。可以看出，噪声信号明显受到

涵道尾桨间的相互干扰作用，噪声声压变化规律

性较差。且与图 9（c）孤立尾桨频域特性对比可以

看出，分布式涵道尾桨谐波噪声更弱，宽频噪声

更强。

图 12 给出了相同拉力（约 2 600 N）状态下（常

规尾桨 17°总距、分布式涵道尾桨 5 550 r/min 转

速），两种构型尾桨噪声特性对比。可以看出，两种

尾桨构型噪声变化趋势基本相反，常规尾桨桨盘

平面内噪声最大，分布式涵道尾桨桨盘平面内噪

声最低。在桨盘平面内分布式涵道尾桨噪声降低

约 6 dB。

来流与出流侧分布式涵道尾桨噪声声压较大，

这是由气动干扰等原因造成。该噪声辐射方向与

直升机旋翼噪声辐射方向重叠一致，且转速较高、

高频噪声占比高，因此对直升机全机噪声影响

较小。

3 结   论

本文建立了适用于分布式涵道尾桨气动、噪

声特性分析的数值方法。基于此，首次对分布式

涵道尾桨气动、噪声特性进行了计算分析，并与传

统 变 总 距 孤 立 尾 桨 进 行 了 对 比 。 可 得 出 如 下

结论：

（1）孤立变桨距尾桨噪声在桨盘平面噪声最

大 ；随 总 距 增 加 ，总 噪 声 中 载 荷 噪 声 比 列 逐 渐

增大。

（2）相同拉力状态下，分布式涵道尾桨相对

于传统变总距孤立尾桨噪声降低 5~6 dB。随着

转 速 降 低 ，分 布 式 涵 道 尾 桨 噪 声 声 压 级 逐 渐

降低。

（3）常规孤立尾桨与分布式涵道尾桨噪声声压

级变化趋势相反。由于气动干扰等原因，分布式涵

道尾桨在入流与出流侧噪声较大，但该噪声对全机

噪声影响较小。
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