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摘　 要：发展了直升机旋翼（尾桨）噪声与机身的声散射特性计算方法。 首先，采用基于运动嵌套网

格和 ＲＡＮＳ 方程的旋翼 ＣＦＤ 方法计算旋翼流场信息，为旋翼噪声计算提供气动数据；然后，采用 ＦＷ⁃
Ｈ 方程来计算孤立旋翼的气动噪声特性，并应用 Ｇ１Ａ 公式来计算旋翼噪声梯度，为噪声声散射分析

提供边界条件；在此基础上，采用时域等效源方法计算散射声场，并与孤立旋翼声场进行叠加，最终得

到考虑机身散射影响的总声场。 最后，应用建立的声散射计算模型，针对旋翼 ／ 机身和尾桨 ／ 机身声散

射效应进行了数值模拟，结果表明：机身对旋翼与尾桨高频噪声的散射影响较大，并且旋翼 ／ 机身以及

尾桨 ／ 机身的间距越小，声散射效应越明显。
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　 　 现代直升机设计在着重考虑直升机飞行性能的

同时，还需关注噪声特性这一重要的设计指标。 旋

翼是直升机的主要噪声源，旋翼噪声研究已经成为

直升机技术领域的重要研究方向。 直升机工作时，
由于其机身位置紧靠旋翼和尾桨，必然会对旋翼

（尾桨）噪声产生一定的阻碍影响，即散射效应，从
而使得旋翼噪声声场发生一定程度的畸变。 机身干

扰下的旋翼实际声场可认为是由旋翼产生的入射声

场和从机身向四周传播的散射声场叠加而成。 倾转

旋翼飞行器机翼和带涵道尾桨直升机的涵道壁等也

都会对各自旋翼 （尾桨） 的气动噪声产生散射作

用［１］。 ２０１０ 年，Ｆａｒａｓｓａｔ 在文献［２］指出：在直升机

设计阶段，噪声控制方面需要考虑直升机机身和机

翼等部件对旋翼（尾桨）噪声的散射效应。
一直以来，直升机气动噪声研究中更多关注旋

翼或尾桨自身噪声特征［３⁃５］，而对于散射效应对噪

声传播影响的研究则较少。 目前，直升机声散射效

应研究主要采用等效源方法，该方法也是美国

ＮＡＳＡ Ｌａｎｇｌｅｙ 中心研究航空声散射［６⁃８］ 的主要方

法。 ２００４ 年，Ｄｕｎｎ 和 Ｔｉｎｅｔｔｉ［９］首次将频域等效源方

法应用于航空飞行器声散射研究领域，分析了发动

机外壳和固定翼飞机机身对发动机噪声的散射效

应。 ２００９ 年，美国 Ｐｅｎｎ Ｓｔａｔｅ 大学的 Ｌｅｅ 等［１０］ 采用

相同的方法对直升机机身对 ＢＯ１０５ 直升机旋翼和

尾桨气动噪声的散射效应进行了数值模拟，得出结

论：机身对旋翼和尾桨气动噪声均会产生一定的散

射效应。 随后，Ｌｅｅ 等进一步发展了时域等效源方

法［１１］，并采用该方法计算了直升机声散射效应。 该

方法计算效率高，且避免了时域方法常出现的数值

不稳定性，因此，具有很好的应用前景。
声源特性的模拟对于散射效应研究至关重要。

现有声散射研究中旋翼和尾桨声源的模拟大都采用

简化理论模型，例如速度势方法［１２］、点声源［１３］ 和动

量－叶素理论［１］等。 简化模型虽然能在一定程度上

体现旋翼气动噪声的总体特征，但并不能完全模拟

旋翼噪声的各频率成分，甚至带来较大的误差。
鉴于此，本文采用高精度的 ＣＦＤ 方法计算旋翼

气动载荷，建立基于 ＣＦＤ ／ ＦＷ⁃Ｈｐｄｓ 和时域等效源

模型的高精度直升机旋翼 ／机身声散射计算模型。
在此基础上，对直升机旋翼 ／机身以及尾桨 ／机身的

噪声散射效应进行了计算研究，结果表明旋翼 ／机身

以及尾桨 ／机身的间距越小，声散射效应越显著。
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１　 旋翼气动噪声计算模型

１．１　 基于 ＣＦＤ 方法的旋翼流场计算模型

本文旋翼非定常载荷采用文献［１４］建立的直

升机 ＣＦＤ 计算方法进行计算。 采用三维非定常雷

诺平均 Ｎ⁃Ｓ 方程（ＲＡＮＳ 方程）作为流场主控方程。
∂
∂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。
Ｎ⁃Ｓ 方程是流体力学基本方程，精确描述了流

体的流动现象，而 ＲＡＮＳ 方程引入了雷诺平均假设，
既能够准确地模拟桨叶表面的复杂流动细节，也能

够捕捉桨叶运动过程中形成的尾迹涡，因而对于一

些以涡主导的流动现象也具有较好的模拟精度，如
旋翼桨－涡干扰。 本文采用二阶 ＭＵＳＣＬ 格式对单

元内流场进行重构，并采用逆风格式（Ｒｏｅ 格式） ［１５］

计算网格交接面上的对流通量，减小非物理耗散的

影响以提高旋翼复杂流场的计算精度；应用双时间

法［１６］模拟旋翼流场的非定常流动现象，并在伪时间

方向上使用隐式 ＬＵ⁃ＳＧＳ 格式［１７］进行时间推进以提

高流场的计算效率。 湍流模型采用 Ｓ⁃Ａ 一方程模

型［１８］，计算过程中湍流模型方程和流场方程解耦求

解。 另外，采用运动嵌套网格方法来模拟旋翼各片

桨叶的相对运动，其中，背景网格采用笛卡尔网格，
桨叶网格采用 Ｃ⁃Ｏ 型网格，两者通过挖洞和贡献单

元搜索来交换流场信息。
１．２　 基于 ＦＷ⁃Ｈｐｄｓ 方程的旋翼气动噪声计算模型

基于可穿透积分面的 ＦＷ⁃Ｈｐｄｓ 方程的积分求

解公式———Ｆａｒａｓｓａｔ １Ａ（Ｆ １Ａ）公式可以写为［１９］

４πｐ′Ｔ（ｘ，ｔ） ＝ ∫
ｆ ＝ ０

ρ０（ Ｕ̇ｎ ＋ Ｕｎ̇）
ｒ（１ － Ｍｒ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ ＋

　 ∫
ｆ ＝ ０

ρ０Ｕｎ（ ｒＭ̇ｒ ＋ ａ０（Ｍｒ － Ｍ２））
ｒ２（１ － Ｍｒ） ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ （２）

４πｐ′Ｌ（ｘ，ｔ） ＝ １
ａ０
∫
ｆ ＝ ０

Ｌ̇ｒ

ｒ（１ － Ｍｒ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ ＋

　 ∫
ｆ ＝ ０

Ｌｒ － ＬＭ

ｒ２（１ － Ｍｒ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ ＋

　 １
ａ０
∫
ｆ ＝ ０

Ｌｒ（ ｒＭ̇ｒ ＋ ａ０（Ｍｒ － Ｍ２））
ｒ２（１ － Ｍｒ） ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

ｄＳ （３）

　 　 本文结合旋翼 ＣＦＤ 方法和基于可穿透面的

Ｆ １Ａ公式，建立了一个旋翼气动噪声计算模型。 其

中，采用旋翼 ＣＦＤ 方法计算旋翼的流场和气动载

荷，为旋翼气动噪声计算提供输入数据；在此基础

上，再采用 Ｆ １Ａ 公式进行旋翼气动噪声计算。 同

时，可以根据不同飞行状态的噪声特点选择不同的

声源积分面，即在悬停及小速度前飞状态，选择桨叶

表面作为积分面进行噪声计算，而在大速度状态下，
则选择基于可穿透的空间积分面以更好地计算旋翼

的高速脉冲噪声。

２　 直升机噪声散射声场计算模型

２．１ 　 基于 Ｇ １Ａ 公式的旋翼噪声声压梯度计算

方法

机身表面处的声压梯度是计算旋翼 ／机身声散

射特性的关键和前提。 计算噪声声压的最简单方法

是差分法，但差分法需要计算散射面上每一个微元

３ 个坐标方向声压的空间导数，这会导致计算量增

加；并且在进行噪声散射声场计算时，散射面上常常

会有数量较多的积分微元，因此，采用差分法计算噪

声声压梯度并不“经济实用”。 另外，差分步长的选

取对声压梯度的计算精度也有较大的影响，且对于

不同的计算状态，最优差分步长不同，这可能会导致

较大的计算误差。 因此，本文采用半解析的Ｇ １Ａ公

式［２０］来进行旋翼噪声梯度计算。 对公式（２）和（３）
左右两边进行空间求导，可得。

４π ｐ′Ｔ（ｘ，ｔ） ＝ Ａ１ ＋ Ａ２ （４）
４π ｐ′Ｌ（ｘ，ｔ） ＝ Ａ３ ＋ Ａ４ ＋ Ａ５ ＋ Ａ６ （５）

式中， Ａ１ ～ Ａ６ 含义可参考文献［２０］。 本文方法采

用 ＣＦＤ 方法取代了其他研究中常采用的动量－叶素

理论等简化模型［２０］，因此，在旋翼噪声梯度以及后

续的旋翼 ／机身声散射计算方面具有更高的精度。
２．２　 基于时域等效源方法的直升机噪声声散射计

算模型

对于声散射问题，一般将总噪声 ｐ′ 分解为入射

噪声 ｐ′ｉｎ 和散射噪声 ｐ′ｓｃ，即 ｐ′ ＝ ｐ′ｉｎ ＋ ｐ′ｓｃ。 在本文中，
入射声场 ｐ′ｉｎ（即旋翼和尾桨噪声） 由前文建立的旋

翼气动噪声计算方法得到，而对于机身散射噪声，则
采用时域等效源方法［１］ 进行计算。 时域等效源方

法的基本思路为：首先对散射体表面进行离散，并在

散射体内部设置若干个等效源，然后根据散射点处

的声散射边界条件求解每个等效源的强度，最后整

·６７２１·
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个散射声场由所有等效源声场叠加而成，即

□２ｐ′ｓｃ ＝ ∑
Ｊ

ｊ ＝ １
ｅｊ（ ｔ）δ（ｘ ｊ） （６）

式中： ｊ 为等效源序列号；Ｊ 是等效源总数，而 ｅｊ 定义

为等效源的强度。
（６） 式中等效源强度是时间的连续函数，然而

采用数值方法进行计算时，需对等效源强度进行时

间离散，这里采用线性形函数进行离散，有

ｅｊ（τ） ＝ ∑
Ｋ

ｋ ＝ １
ϕｋ（τ）􀭴ｅｋｊ （７）

式中： ｋ 是时间序列号，Ｋ 是时间离散点总数，而 􀭴ｅｋｊ
是各时间离散点处的等效源强度。 ϕｋ（τ） 是线性形

函数，其作用为定义 ２ 个时间离散点之间的等效源

强度，本文采用的线性形函数的表达式如下［１］

ϕｋ（τ）

１
Δτ

（τ － τｋ－１），　 τｋ－１ ≤ τ ≤ τｋ

１
Δτ

（τｋ＋１ － τ），　 τｋ ≤ τ ≤ τｋ＋１

０，　 　 　 　 　 　 　 　 其他

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（８）

　 　 对（６）式进行线化处理，并对公式两侧进行求

导，得到

□２ ｐ′ｓｃ ＝ ∑
Ｊ

ｊ ＝ １
ｅｊ（ ｔ）δ（ｘ ｊ） （９）

　 　 仿照 Ｆ １Ａ 公式的推导过程，采用格林函数法对

上式进行推导，可得

ｐ′ｓｃ ＝ －
１
４π∑

Ｊ

ｊ ＝ １
∑

Ｋ

ｋ ＝ １
·

１
ａ０

［ ｒ^ｊＦ ｊ］ ｒｅｔ ＋
（ ｒ^ｊ － Ｍｊ）ϕｋ（τ）􀭴ｅｋｊ
ｒ２ｊ （１ － Ｍｒ ｜ ｊ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ
{ } （１０）

式中

Ｆ ｊ ＝
ｄϕｋ（τ）

ｄτ
􀭴ｅｋｊ

ｒ ｊ（１ － Ｍｒ ｜ ｊ） ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

＋

　
Ｍ̇ｒ ｜ ｊϕｋ（τ）􀭴ｅｋｊ
ｒ ｊ（１ － Ｍｒ ｜ ｊ） ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

＋
ａ０（Ｍｒ ｜ ｊ － Ｍ２

ｊ ）ϕｋ（τ）􀭴ｅｋｊ
ｒ２ｊ （１ － Ｍｒ ｜ ｊ） ３

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

ｒｅｔ

（１１）
　 　 在 Ｆ ｊ 表达式中，第一项代表等效源强度随时间

变化的影响，第二项表示等效源运动加速度的作用，
而第三项描述了等效源运动造成的影响。 在本文的

研究中，一般考虑静止或匀速运动的情况，即加速度

为零的情况，因此第二项可以省略。
对于静止或直线运动的刚性散射体，声散射的

边界条件可以表达为

ｐ′ｓｃ·ｎ ＝ － ｐ′ｉｎ·ｎ （１２）

式中： ｐ′ｓｃ 和 ｐ′ｉｎ 分别是散射体表面处的散射声压

梯度和入射声压梯度；ｎ 为散射表面的法向矢量，指
向散射体外部。 入射声压梯度 ｐ′ｉ 可以采用前文建

立的噪声声压梯度公式来计算。
将（１０） 式代入（１２） 式中，整理得到

１
４π∑

Ｊ

ｊ ＝ １
ｃｏｅｆ１

∂ｅｊ
∂τ

＋ ｃｏｅｆ２ｅｊ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｒｅｔ

＝
∂ｐ′ｉ，ｉｎ
∂ｎ

（１３）

式中

ｃｏｅｆ１ ＝
ｒ^ｎ

ａ０ｒｉｊ（１ － Ｍｒ ｜ ｉｊ） ２

ｃｏｅｆ２ ＝
（Ｍｒ ｜ ｉｊ － Ｍ２

ｉｊ）
ｒ２ｉｊ（１ － Ｍｒ ｜ ｉｊ） ３ ｒ^ｎ ＋

（ ｒ^ｎ － Ｍｎ ｜ ｉｊ）
ｒ２ｉｊ（１ － Ｍｒ ｜ ｉｊ） ２（１４）

　 　 对（１３）式进行时间离散，整理得到

１
４π∑

Ｊ

ｊ ＝ １
∑
ｋｃ

ｋ ＝ １
ｃｏｅｆ１

ｄϕｋ（τｉｊ）
ｄτ 􀭴ｅｋｊ ＋ ｃｏｅｆ２ϕｋ（τｉｊ）􀭴ｅｋｊ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｒｅｔ

＝

　
∂ｐ′ｉ，ｉｎ
∂ｎ

（１５）

式中， ｋｃ 表示当前时间步序列号。
由于 ｋ ＜ ｋｃ 时的等效源强度在之前的时间步已

经求出，因此可以将 ｋ ＜ ｋｃ 的项移至方程右端，可得

１
４π∑

Ｊ

ｊ ＝ １
ｃｏｅｆ１

ｄϕｋｃ（τｉｊ）
ｄτ

＋ ｃｏｅｆ２ϕｋｃ（τｉｊ）
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｒｅｔ
􀭴ｅｋｃｊ ＝

∂ｐ′ｉ，ｉｎ
∂ｎ

－

　 １
４π∑

Ｊ

ｊ ＝ １
∑
ｋｃ－１

ｋ ＝ １
ｃｏｅｆ１

ｄϕｋｃ（τｉｊ）
ｄτ 􀭴ｅｋｊ ＋ ｃｏｅｆ２ϕｋ（τｉｊ）􀭴ｅｋｊ

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｒｅｔ

（１６）
　 　 （１６）式是针对单个散射点 ｉ 建立的方程，对于

所有 Ｉ 个散射点则得到方程组

Ａ􀭴ｅｋｃ ＝ Ｂ （１７）
式中， 􀭴ｅｋｃ 为等效源强度矢量，而系数矩阵 Ａ 和矢量

Ｂ 定义为

Ａ（ ｉ，ｊ） ＝ １
４π∑

Ｊ

ｊ ＝ １
ｃｏｅｆ１

ｄϕｋｃ（τｉｊ）
ｄτ

＋ ｃｏｅｆ２ϕｋｃ（τｉｊ）
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｒｅｔ

Ｂ（ ｉ） ＝
∂ｐ′ｉ，ｉｎ
∂ｎ

－ １
４π∑

Ｊ

ｊ ＝ １
∑
ｋｃ－１

ｋ ＝ １
·

　 ｃｏｅｆ１
ｄϕｋｃ（τｉｊ）

ｄτ 􀭴ｅｋｊ ＋ ｃｏｅｆ２ϕｋｃ（τｉｊ）􀭴ｅｋｊ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

ｒｅｔ

（１８）

　 　 对于静止或均匀运动的情况，不同时间步时的

系数矩阵 Ａ 是相同的，计算中可以储存下来供各时

间步调用，能够大幅度地节省计算时间。
为综合分析直升机各重要部件（如旋翼和尾

桨）的气动噪声，并计入机身的声散射影响，将上文

建立的旋翼（尾桨）气动噪声计算方法、声压梯度计

·７７２１·
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算方法以及机身声散射计算方法进行综合，形成一

个完整的直升机气动噪声综合计算模型，其计算流

程图如图 １ 所示。

图 １　 直升机气动噪声综合计算模型的计算流程图

３　 算例验证

３．１　 旋翼噪声算例验证

采用 ＵＨ⁃１Ｈ 模型旋翼实验［２１］ 来验证本文旋翼

噪声方法预估高速脉冲噪声的有效性。 ＵＨ⁃１Ｈ 旋

翼悬停噪声实验模型是旋翼高速脉冲噪声最为常用

的验证算例之一，图 ２ 给出了在桨尖马赫数 ０．８８ 状

态下桨盘平面不同半径处，噪声历程计算值与实验

值对比，其中线性噪声包括了旋翼厚度噪声和载荷

噪声。 从图中可以看出，本文计算结果与实验值吻

合较好，表明本文基于 ＣＦＤ ／ ＦＷ⁃Ｈｐｄｓ 方法建立的

旋翼噪声计算模型具有计算高速脉冲噪声的能力，
且计算精度较高。

图 ２　 ＵＨ⁃１Ｈ 旋翼高速脉冲噪声计算值与实验值对比

桨－涡干扰噪声是由于旋翼桨叶与前面桨叶拖

出的桨尖涡相接近甚至相碰而使得桨叶载荷产生强

烈的非线性变化引起的。 准确预估旋翼桨－涡干扰

噪声，不仅与噪声计算精度有关，更为重要的是要提

供准确的旋翼气动载荷数据。 选择 ＡＨ⁃１ ／ ＯＬＳ 模型

旋翼［２２］ 实验来开展本文桨－涡干扰噪声的验证计

算。 图 ３ 给出的是 ＡＨ⁃１ ／ ＯＬＳ 旋翼在典型桨－涡干

扰状态下多个观察点处声压时间历程的计算结果及

与实验值的对比结果。 从图中可以看出，本文方法

能够分辨出各观察点位置的噪声特性，即桨盘平面

以厚度噪声为主，而桨盘平面下方载荷噪声占主要

成分，且在相位和幅值上均能较为准确地计算出

ＡＨ⁃１ ／ ＯＬＳ 旋翼在该状态下 ４５°方位角处的声压正

峰值，这也正是桨－涡干扰状态的典型特征。

图 ３　 典型桨涡干扰状态 ＡＨ⁃１ ／ ＯＬＳ 旋翼声压计算对比

３．２　 声压梯度算例验证

为检验建立的旋翼噪声声压梯度计算模型的有

效性，本节进行算例验证，采用 ＵＨ⁃１Ｈ 模型旋翼声

压梯度的计算值作为对比。 图 ４ａ）给出了本文计算

的噪声声压时间历程与文献［８］计算值的对比。 从

图中可以看出，虽然该状态下声压扰动很小，但本文

计算值与文献［８］吻合得非常好，图中两者的细微

差别可能是由于本文与文献［８］计算得到的桨叶气

动数据存在一定的差别引起的。 图 ４ｂ） ～ ４ｄ）给出

的是本文计算的声压梯度与文献［８］的对比结果。
从图中可以看出，无论是声压梯度的幅值还是相位，
两者都吻合得很好，表明了本文建立的旋翼气动噪

声声压梯度计算模型是有效的。 需要指出的是，在
图 ４ｄ）中，ｄｐ ／ ｄｚ 幅值很小，这表明噪声在 ｚ 方向的

变化很小，然而，两者的计算值仍是一致的。

图 ４　 ＵＨ⁃１Ｈ 旋翼噪声声压梯度计算值与参考值的对比

·８７２１·
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３．３　 声散射算例验证

由于机身噪声散射研究在直升机声学领域开展

较少，且缺乏可用于计算对比的实验数据，因而，这
里参考文献［８］的思路，采用具有解析解的点源－球
面散射算例验证本文建立的基于时域等效源方法的

散射声场计算模型。 其中，散射球半径为 ｒ０ ＝ １ ｍ，
点源位于散射球面中心 ｒｓ ＝ ２ ｍ 处，如图 ５ 所示。 此

算例中，选取 ０．９Ｒ 作为等效源面。

图 ５　 点源 ／球面散射示意图

首先考虑 ｋｒ０ ＝ １ 的情况，其中波数定义为 ｋ ＝
ω ／ ｃ，ω 为圆频率，对应的波长 λ＝ ６．２８ ｍ。 图 ６ 给出

的是点源入射声场的声压级分布图及计入球面散射

影响的声压级分布图的对比。 可以看出，散射球面

的存在明显改变了球面周围噪声声压级的分布，尤
其是球面背面区域（θ＝ １８０°附近），这表明障碍物的

引入会对入射声场产生较大的影响。

图 ６　 点源 ／球面入射与散射声场 ＳＰＬ 分布图（ｋｒ０ ＝ １）

图 ７ 给出的是 ｒｏｂｓ ／ ｒ０ ＝ １．２，θ ＝ ０°和 １８０°处的入

射噪声、散射噪声以及总噪声时间历程的计算值与

解析值对比。 从图中可以看出，障碍物的存在不仅

会对入射声场的声压幅值产生影响，还会对噪声相

位产生较大影响。 在各个观察位置处，本文的计算

值无论是在噪声幅值还是噪声相位方面均与解析值

吻合得很好。

图 ７　 点源－球面散射声场计算值与解析值对比

　 　 文献［１］中指出在采用其他方法计算散射体内

部共振频率的声压信号时都会因数值问题而导致产

生非唯一解的现象，这时需要采取额外手段进行处

理。 在点源－球面散射问题中，ｋｒ０ ＝π 就属于这种情

况。 为验证本文方法对共振频率信号的计算能力，
对 ｋｒ０ ＝ π 时的点源－球面散射问题进行了计算，并
给出了对应的计算结果。 为节省篇幅，这里仅给出

了距离球心 １．２ｒ０ 处噪声声压幅值随 θ 的变化曲线，
如图 ８ 所示。 由图可知，本文建立的时域等效源方

法对共振频率（ｋｒ０ ＝ π）下的点源－球面散射问题是

有效的，不存在计算失效问题。
图 ８　 点源－球面散射声场的计算值与

解析值的对比（ｋｒ０ ＝π）

·９７２１·
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图 ９ 示出了计算得到的 ｋｒ０ ＝π 时点源－球面散

射问题的入射声场和总声场的声压级（ ＳＰＬ）分布

图。 从图中可以看出，相比于 ｋｒ０ ＝ １ 时的情况（见
图 ６），ｋｒ０ ＝ π 时球面的散射效应更加明显，且影响

区域也更大些。 这是因为随着入射声场的频率增

大，入射波长减小，使得球面的散射效应更加明显，
进而增加了障碍物（散射球）对入射声场的干扰影

响。 由此可以得出结论：对于点源－球面散射问题，
声散射影响的大小与入射声场的频率直接相关。 同

时，对比原始的入射声场和计入球面散射效应的总

声场的 ＳＰＬ 分布图，可以看出，散射效应对原始声

场产生了明显的影响。

图 ９　 点源 ／球面入射与散射声场 ＳＰＬ 分布图（ｋｒ０ ＝π）

４　 直升机噪声声散射特性计算研究

４．１　 旋翼 ／机身声散射特性计算研究

为开展直升机旋翼 ／机身声散射效应，选取美国

Ｍａｒｙｌａｎｄ 旋翼 ／机身模型作为研究对象，开展声散射

计算研究，具体参数可参考文献［２３］。
计算的观察位置选择为距旋翼旋转中心 ４Ｒ 的

半球面，纬度方向间隔为 １０°，经度方向间隔为 ５°，
如图 １０ 所示。 另外，由于采用等效源方法需要在散

射面内部设置一系列的等效源点，而源面的取法对

声散射计算结果会产生较大的影响，本文选择的源

面为机身表面 ８８％的缩比面，如图 １１ 所示。

图 １０　 旋翼 ／机身声散射 图 １１　 机身声散射等

观察位置示意图 效源面示意图

图 １２ 给出的是桨尖马赫数 ０．６、总距 ９．４°的悬

停状态下观察球面处的旋翼噪声声压级（ＳＰＬ）分布

图。 为便于分析，将三维半球面观察面转换为二维

平面，其中周向为方位角，径向为与桨盘的夹角。 从

与入射声场的对比中可以看出，在该计算状态下，机
身对旋翼噪声的散射效应非常小，仅在机身两侧有

微弱的影响。 这是因为机身的横截面特征长度为

０．２５４ ｍ，所对应的频率为 １ ３３８．５８ Ｈｚ，该频率对应

着约 １０ 倍的旋翼桨叶通过频率（１３３．３ Ｈｚ），而旋翼

在该状态时的厚度噪声和载荷噪声的高阶谐波成分

较小。

图 １２　 旋翼 ／机身总声场 ＳＰＬ 等值线图（桨尖马赫数为 ０．６）

为进一步研究旋翼桨尖速度对机身声散射效应

的影响，还对比计算了桨尖马赫数为 ０．７ 和 ０．８ 状态

下的旋翼声场，如图 １３～１４ 所示。 从计算结果可以

看出，随着旋翼桨尖马赫数的增加，机身的散射效应

逐渐增大。 其原因有两方面：①桨叶的通过频率增

大，使得旋翼噪声的频率接近机身的特征频率；②随

着桨尖马赫数的增加，旋翼噪声的脉冲特性增强，这
会使得噪声的高阶成分增大。 当旋翼桨尖马赫数达

到 ０．８ 时，机身对旋翼噪声的散射效应已较为明显，
且在机身两侧最为显著。 可见，机身声散射效应与

旋翼噪声频率有直接关系。

图 １３　 旋翼 ／机身总声场 ＳＰＬ 等值线图（桨尖马赫数为 ０．７）

·０８２１·
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由上述分析可知，机身对旋翼噪声散射效应的

大小与旋翼噪声的频率密切相关，而在旋翼桨－涡
干扰状态下，其桨－涡干扰噪声的高频成分较大，因
此，可以预见在桨－涡干扰状态下，机身对旋翼噪声

将产生较大的散射影响。
为分析旋翼 ／机身间距对机身散射效应的影响，

这里计算了桨尖马赫数为 ０．８ 状态时，不同间距下

的旋翼 ／机身散射声场，如图 １５ 所示。 从图中可以

看出，随着旋翼 ／机身间距的减小，机身散射效应显

著增大，影响范围也相应地增大，但受声散射影响最

大的区域仍集中于机身两侧。 可见，旋翼 ／机身间距

也是影响机身声散射效应的一个重要参数。

图 １４　 旋翼 ／机身总声场 ＳＰＬ 等值线图（桨尖马赫数为 ０．８）　 　 　 图 １５　 不同旋翼 ／机身间距时的散射声场 ＳＰＬ 分布图

４．２　 尾桨 ／机身声散射特性计算研究

通过前面的分析可知，桨叶通过频率对机身散

射效应影响很大，而旋翼在正常转速下通过频率要

远低于机身特征频率，因此受机身散射影响较小。
然而，直升机尾桨桨叶的转速一般为旋翼 ５ ～ ６ 倍，
在桨叶片数相等的情况下，其通过频率也为旋翼的

５～ ６ 倍，而这与机身特征频率是相近的，此时机身

对尾桨噪声的散射效应可能会更强烈些，为此将进

一步针对尾桨 ／机身声散射效应进行分析。 计算中，
尾桨桨叶片数为 ４， 翼型为 ＮＡＣＡ００１２， 半径为

０．１７２ ｍ，弦长为 ０．０２８ ｍ，桨尖马赫数为 ０．６，总距为

１０°，尾桨与旋翼的纵向距离为 １ ｍ。
图 １６ 为观察球面上尾桨气动噪声 ＳＰＬ 分布

图。 与尾桨入射声场相比，计入机身散射效应后的

尾桨总噪声声场产生了显著的变化，且在尾桨桨盘

平面附近的观察区域的变化最为明显。 这是因为该

状态下，尾桨噪声以厚度噪声为主（见图 １６ａ）），且
厚度噪声的传播特性在桨盘平面附近最大，而机身

的存在严重阻碍了尾桨厚度噪声在桨盘平面附近的

自由传播，使得机身对尾桨噪声的散射效应增大。
另外，机身散射效应使得尾桨在机身两侧观察位置

处的噪声特性也产生了一定的变化，但相比于尾桨

桨盘平面附近的影响程度要小些。
由于机身主体部分的特征长度要大于尾梁，可

预计机身主体对尾桨噪声的散射效应要比尾梁更为

明显。 为此，针对尾桨与机身主体的间距进行了声

散射的参数影响分析，如图 １７ 所示。 从图中可以看

出，随着尾桨 ／机身主体纵向间距的减小，机身散射

声场的强度增大，对尾桨噪声的散射效应亦增大。

图 １６　 尾桨 ／机身散射声场 ＳＰＬ 分布图　 　 　 　 　 　 图 １７　 不同尾桨 ／机身纵向间距时的散射声场 ＳＰＬ 分布图
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５　 结　 论

本文基于 ＣＦＤ ／ ＦＷ⁃Ｈ 方程结合时域等效源方

法建立了一个能够适用于旋翼（尾桨）噪声和直升

机声散射效应的综合计算模型，并通过算例验证和

计算分析获得以下了结论：
１） 本文基于 Ｇ １Ａ 公式和时域等效源方法建立

的直升机噪声声散射计算模型能够有效地模拟机身

对旋翼和尾桨的声散射效应。
２） 机身对旋翼噪声的散射效应在机身两侧的

观察位置其影响相对较大。 在旋翼常规转速下，由
于桨叶通过频率比机身的特征频率低得多，使得机

身对旋翼气动噪声的散射效应亦较小。 然而，随着

桨尖速度的增加，旋翼噪声频率也增大，并逐渐接近

机身的特征频率，机身的散射效应也明显增大。 另

外，随着旋翼 ／机身间距的减小，机身散射效应也显

著增强。
３） 尾桨噪声通过频率较高，与机身的特征频率

相差较小，使得机身对尾桨噪声的散射效应要明显

大于旋翼，且影响区域主要集中于尾桨桨盘平面附

近。 随着尾桨与机身纵向（前后）间距的减小，机身

对尾桨噪声的散射效应也增大。
后续，将结合直升机干扰流场和声散射效应进

行综合研究。
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