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摘　 要：基于自由尾迹结合 ＦＷ⁃Ｈ（Ｆｆｏｗｃｓ Ｗｉｌｌｉａｍｓ⁃Ｈａｗｋｉｎｇｓ）方程的方法建立了倾转旋翼气动噪声计

算模型，并采用倾转旋翼模型噪声试验数据验证了计算分析方法的有效性。 选取典型过渡路径，进行

考虑配平的倾转双旋翼气动噪声特性计算，获得了旋翼桨叶剖面非定常气动载荷以及不同测点气动

噪声等计算结果，分析了倾转旋翼在不同前倾角下噪声指向性和噪声声压级的变化。 结果表明：由于

双旋翼噪声在传播中的叠加和抵消，倾转双旋翼和孤立单旋翼的噪声指向特性存在较大的不同；倾转

旋翼噪声随前倾角增加总体上呈现先增加后减小的变化趋势，在前倾角 ３０°附近噪声最强；不同前倾

角下噪声声压级和指向性的变化与旋翼桨尖马赫数、气动载荷和桨盘角度等多种因素相关。
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　 　 倾转旋翼机通过旋翼倾转实现由直升机向固定

翼飞机模式的过渡，在保持直升机垂直起降能力和

优良低速特性的同时，还可实现飞行速度和航程相

对直升机的大幅提升，是直升机高速化发展的重要

方向之一［１］。 强烈的远场噪声是倾转旋翼机在设

计及应用阶段需要重点关注的问题［２］，在军用领域

远场噪声使得倾转旋翼机在战场中容易暴露目标，
从而恶化其战场生存能力，在民用方面巨大的噪声

会严重干扰城区居民的生活。 旋翼是倾转旋翼机的

关键气动部件，也是其远场噪声的重要来源。 为了

保持足够拉力以平衡飞行器质量，倾转旋翼在直升

机模式和倾转模式下具有桨盘载荷大、桨尖马赫数

高的特点，同时由于飞行高度较低，其噪声辐射问题

更加严重。 特别在倾转飞行模式，旋翼从直升机模

式变化至固定翼飞行模式，使得气动噪声的幅值和

指向性均会发生大范围变化。 因而对于不同前倾角

度的倾转旋翼噪声特性开展研究，具有一定的研究

意义和应用价值。
国外在 ２０ 世纪 ９０ 年代便已经开始进行倾转旋

翼气动噪声的试验研究。 １９９０ 年，美国的 Ｅｄｗａｒｄｓ

等［３⁃４］通过在地面布置麦克风阵列，对比测试了 ＸＶ⁃
１５ 倾转旋翼机不同飞行状态和不同轨迹下的噪声

水平。 １９９９ 年， Ｂｏｏｔｈ 等［５⁃７］在 ＤＮＷ 声学风洞测试

了 Ｖ⁃２２ 的缩比模型噪声特性，限于试验条件，风洞

试验中并未实现旋翼桨尖马赫数相似。 鉴于飞行试

验及风洞试验中噪声测试存在的多种限制和约束因

素，２０ 世纪 ９０ 年代末美国 ＮＡＳＡ 兰利研究中心的

Ｂｕｒｌｅｙ 等人开发了倾转旋翼气动噪声分析代码

ＴＲＡＣ（ｔｉｌｔｒｏｔｏｒ ａｅｒｏａｃｏｕｓｔｉｃ ｃｏｄｅ），综合 ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕ⁃
ｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃ）、尾迹等气动计算模块和基于

ＦＷ⁃Ｈ 方程的噪声分析模块，并开展了大量的倾转

旋翼气动噪声计算研究［８⁃１０］。 欧洲的 Ｌｅｆｅｂｖｒｅ 等［１１］

在 ＡＤＹＮ （ ａｄｖａｎｃｅｄ ｅｕｒｏｐｅａｎ ｔｉｌｔ⁃ｒｏｔｏｒ ｆｏｒ ｄｙｎａｍｉｃｓ
ａｎｄ ｎｏｉｓｅ）研究计划中综合采用 ＣＦＤ ／ ＦＷＨ、自由尾

迹 ／ ＦＷＨ 等多种数值方法进行了倾转旋翼气动噪声

计算分析，并以降低噪声为目标进行了倾转旋翼气

动布局的优化设计。 以上研究主要针对悬停、起降、
前飞等飞行状态，对于倾转旋翼在倾转状态的噪声

特性研究较少。 Ｃａｓａｌｉｎｏ 等［１２⁃１３］ 针对固定倾转角度

时的倾转旋翼噪声特性进行了数值计算分析，其研

究重点在于机身对于倾转旋翼噪声的散射特性，对
于不同倾转角时倾转旋翼噪声幅值和指向性的变化

未开展深入研究。
国内针对倾转旋翼的研究主要集中于气动干扰
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和飞行特性研究方面，招启军等［１４⁃１６］ 对倾转旋翼在

悬停和倾转过渡状态的气动干扰特性进行了数值计

算和试验研究。 曹芸芸、陈金鹤等［１７⁃１８］ 对倾转旋翼

机的飞行建模和操纵优化进行了研究。 针对倾转旋

翼噪声，中国直升机设计研究所的李尚斌等［１９］ 开展

了悬停状态的噪声特性试验和数值计算分析，而对

于倾转旋翼在倾转状态噪声特性的相关研究很少开

展过。
鉴于此，本文采用数值计算的方法研究了不同

前倾角度的倾转旋翼噪声特性。 噪声计算基于自由

尾迹结合 ＦＷ⁃Ｈ 方程的方法，采用声学试验数据对

噪声计算精度进行了验证。 选取典型过渡路径进行

了倾转旋翼气动噪声数值计算，分析了不同前倾角

下倾转旋翼气动噪声的传播指向性以及时域、频域

特征，得到了一些结论。

１　 倾转旋翼噪声计算方法

倾转旋翼噪声计算方法包括旋翼非定常气动载

荷计算和噪声计算两部分。 旋翼非定常气动载荷计

算方法主要有 ＣＦＤ 和自由尾迹 ２ 种。 与 ＣＦＤ 相比，
自由尾迹方法虽然难以精确模拟旋翼桨叶流场细

节，但其不存在桨尖涡数值耗散问题，对旋翼 ＢＶＩ
（ｂｌａｄｅ ｖｏｒｔｅｘ ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ）噪声模拟具有一定的优势，
已在旋翼噪声计算中得到了良好的应用［２０⁃２２］。 本

文重点开展倾转旋翼远场噪声特性研究，采用自由

尾迹方法可以满足计算需求。 首先，通过自由尾迹

计算获得倾转旋翼桨叶在不同方位角下的非定常气

动载荷，为噪声计算提供气动数据输入。 在此基础

上，采用 ＦＷ⁃Ｈ 方程将旋翼近场声压扰动传播至远

场以获得旋翼气动声学特性。
１．１　 倾转旋翼气动建模方法

倾转旋翼气动建模采用自由尾迹结合叶素单元

的方法。 自由尾迹方法将倾转旋翼等效为涡系，通
过迭代计算获得旋翼涡系的强度和空间结构。 旋翼

涡系一般包括由桨叶环量变化引起的尾随涡和脱落

涡以及在桨叶端部卷起形成的集中涡，自由尾迹方

法将旋翼尾迹涡系离散为若干直线涡段，每个涡线

单元在流场中以当地速度运动，其运动方程可写为

∂ｒ（ψ，ϕ）
∂ψ

＋ ∂ｒ（ψ，ϕ）
∂ϕ

＝ １
Ω
Ｖ（ｒ（ψ，ϕ）） （１）

式中： ｒ 为涡线单元的位置矢量；ψ 为桨叶旋转的方

位角；ϕ 为涡线单元的涡龄角；Ｖ 为当地运动速度，

由旋翼涡系引起的诱导速度所决定。
通过求解 Ｂｉｏｔ⁃Ｓａｖａｒｔ 方程可以获得旋翼涡系中

不同涡线单元对空间任意位置的诱导速度作用。
Ｂｉｏｔ⁃Ｓａｖａｒｔ 方程的表达式为

Ｖｉ ＝ －
１
４π∫

Γｒ × ｄｓ
ｒ３

（２）

式中： Ｖｉ 为涡对空间点的诱导速度；Γ 为涡强度；ｒ
为涡到空间点的方向向量；ｓ 表示涡向量。

为了消除控制点靠近涡线时诱导速度数值计算

的奇异性，采用给定涡核模型的方式计算涡线附近

诱导速度分布。 涡核模型采用 Ｓｃｕｌｌｙ 代数涡核模

型，涡核半径初始值取为 ３０％的桨叶平均弦长，并
随涡龄角逐渐增长。 Ｓｃｕｌｌｙ 涡核模型的表达式为

Ｖθ ＝
Γ
２π

ｒｃ
（ ｒ２ｃ ＋ ａ２

０）
（３）

式中： Ｖθ 为涡核周围的周向诱导速度；ｒｃ 为距离涡

核中心的距离；ａ０ 为涡核半径。
采用周期松驰迭代方法进行倾转旋翼自由尾迹

计算，该方法具有良好的数值稳定特性。 同时对于

桨叶后方涡龄角 ６０°范围内的近尾迹区域，由于桨

尖涡处于卷起过程中，对尾随涡和脱落涡等详细涡

系进行建模，并且采用双峰模型模拟桨尖涡卷

起［２３］，以适应倾转旋翼桨叶采用大负扭转而引起的

桨尖负升力现象。 对于远离桨叶的远尾迹区域，桨
尖涡在旋翼涡系中占主导作用，仅采用涡线单元的

形式对桨尖涡进行建模。 在自由尾迹迭代计算时忽

略了运动 ５ 圈之后的尾迹影响，同时非定常计算的

时间步取为 ５°方位角。
叶素单元法把倾转旋翼桨叶沿展向离散成有限

个气动单元，根据自由尾迹计算获得的诱导速度计

算其不同时刻和不同位置的有效迎角，进而结合翼

型 Ｃ８１ 数据表获得桨叶单元的非定常气动力变化。
倾转旋翼桨叶气动计算时的翼型 Ｃ８１ 数据表包括

翼型不同马赫数和迎角下的升力系数、阻力系数和

力矩系数。 本文中翼型气动数据通过开源 ＣＦＤ 软

件 ＣＦＬ３Ｄ［２４］ 计 算 获 得， 计 算 时 采 用 ＲＡＮＳ
（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ⁃ａｖｅｒａｇｅｄ Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ）方程，湍流模型采

用 ｋω⁃ＳＳＴ 模型。
１．２　 基于 ＦＷ⁃Ｈ 方程的噪声计算方法

以自由尾迹计算获得的桨叶非定常载荷和桨叶

运动数据为输入，通过求解 ＦＷ⁃Ｈ 声学方程获得倾

转旋翼在不同测点的噪声结果。 旋翼噪声 ＦＷ⁃Ｈ 方

程表达式为

·６０２·



第 ２ 期 袁明川，等：不同前倾角度倾转旋翼噪声数值计算分析

１
ｃ２

∂２

∂ｔ２
－ ∇２æ
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式中： ｃ 表示声速；ｐ′（ｘ，ｔ） 表示声压；ｖｎ 为运动速

度；Ｐ′ｉｊ 表示压缩应力张量；Ｔｉｊ 表示 Ｌｉｇｈｔｈｉｌｌ 应力张

量；δ（ ｆ） 和 Ｈ（ ｆ） 分别表示 Ｄｉｒａｃ ｄｅｌｔａ 和 Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ
函数。 公式等号右端 ３ 项表示不同的声源：第一项

为单极子声源项，表示由于桨叶运动排开气体产生

的噪声，即桨叶的厚度噪声；第二项为偶极子声源

项，表示桨叶表面气动载荷作用于空气产生的噪声，
即桨叶的载荷噪声；第三项为四极子声源项，主要包

含了流场压缩性引起的非线性噪声成分。 由于倾转

旋翼在倾转状态时飞行速度较低，桨叶剖面的来流

马赫数一般在 ０．９ 以内，压缩性影响并不显著，因而

噪声计算中忽略了四极子成分。
噪声计算的输入为自由尾迹计算结果，由于自

由尾迹结果主要为桨叶剖面的升力系数等集中载

荷，无法输出流场细节，因而在求解 ＦＷ⁃Ｈ 方程进行

倾转旋翼噪声计算时，采用三维网格模拟桨叶运动

以进行厚度噪声的求解计算，采用紧致元方式进行

载荷噪声计算［２５］。 噪声计算的输出结果为桨叶旋

转周期内的声压时间历程以及不同谐波阶次的声压

级结果，每个旋转周期的声压输出取 ７２０ 个数据点，
谐波阶次取前 ３０ 倍的桨叶通过频率（桨叶通过频

率为 ｋ 倍旋翼转速，其中 ｋ 为桨叶片数）。
１．３　 噪声计算结果与试验结果对比分析

采用倾转旋翼缩比模型悬停状态的全消声室试

验数据［１９］ 进行噪声计算与试验结果的对比分析。
试验模型半径 １．１ ｍ，桨叶片数 ３，试验中旋翼桨尖

马赫数为 ０．５８８。 选取 ３ 个噪声测点进行计算对比，
其中测点 ａ 在旋翼桨盘平面上方 ３０°，测点 ｂ 在桨盘

平面上方 ２０°，测点 ｃ 在桨盘平面下方 ５０°，它们距

离旋翼中心的距离均为 ４ ｍ。 噪声试验数据采用 ３２
个旋转周期的声压数据进行平均获得。 图 １ 为不同

测点处噪声声压计算结果和试验值的对比，图中

Ｔｒｅｖ表示桨叶旋转一圈的时间。 从对比结果可以看

出，不同测点的噪声计算结果和试验结果吻合很好。
在悬停状态时倾转旋翼噪声主要由厚度和载荷噪声

成分构成，以上对比结果说明了本文计算方法可以

准确预测倾转旋翼的厚度噪声和载荷噪声特性。 悬

停状态桨叶的气动载荷基本不随旋转方位角而变

化，而对于倾转过渡状态，在某些倾转角度时可能会

出现由于桨－涡干扰引起的强烈非定常载荷脉动，
进而产生 ＢＶＩ 噪声。 过渡状态的倾转旋翼噪声试

验数据较少见于公开文献，作者在文献［２６］中采用

ＢＯ⁃１０５ 直升机旋翼的 ＢＶＩ 噪声试验数据对自由尾

迹结合 ＦＷ⁃Ｈ 方程的噪声计算方法进行了对比验

证，表明了该方法对于 ＢＶＩ 噪声也具有良好的计算

效果。

图 １　 不同测点噪声声压计算和试验值对比

１．４　 计算模型及计算状态

采用 Ｖ２２ 倾转旋翼模型为研究对象进行气动

噪声特性的计算分析。 由于缺少 Ｖ⁃２２ 旋翼所用 ＸＮ
系列翼型的详细数据，计算中 Ｖ⁃２２ 桨叶的不同剖面

翼型采用 ＮＡＣＡ ６４ 系列（ＸＶ⁃１５ 采用）相同厚度的

翼型代替。 计算中的模型参数具体如表 １ 所示。

表 １　 倾转旋翼计算模型参数

参数名称 参数值

旋翼半径 ／ ｍ ５．８
桨叶片数 ３

预锥角 ／ （°） ２
旋翼实度 ０．１０５

根切位置 ｒ ／ Ｒ ０．２５５ ４
桨尖马赫数 ０．７０８

·７０２·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４２ 卷

倾转旋翼在不同飞行模式间的倾转过渡是一个

非定常的动态过程，然而动态倾转运动的角速度要

远小于旋翼桨叶旋转角速度，美国的 Ｔｒａｎ 等人在文

献［２７］中也指出动态倾转计算获得的倾转旋翼气

动力和固定倾转角度时的气动力结果相差不大。 因

而，本文在进行倾转旋翼噪声分析中忽略了倾转运

动引起的非定常效应，仅进行固定倾转角度的气动

噪声计算。
图 ２ 为倾转旋翼机的过渡走廊，以发动机功率

和机翼失速迎角为限制边界通过飞行力学建模分析

获得，本文主要进行气动噪声特性分析，对过渡走廊

的计算不再进行详细介绍。 在过渡走廊内选择典型

的过渡路径，进行旋翼前倾角由 ０° ～９０°的噪声特性

计算分析，前倾角 ０°时倾转旋翼处于直升机模式，
前倾角 ９０°时处于固定翼飞机模式。 过渡路径如图

２ 中虚线所示，取为每个倾转角对应速度区间的中

点，以尽量远离过渡走廊的边界。 在进行不同倾转

角度计算时，以飞行器姿态角和旋翼总距角为操纵

变量进行全机配平，配平目标为飞行器质量和阻力。
同时以倾转旋翼周期变距为操纵变量进行旋翼配

平，使得每个旋翼中心的俯仰力矩和滚转力矩配平

至接近于 ０。

图 ２　 倾转旋翼机过渡路径

建立了双倾转旋翼的噪声计算模型，右侧旋翼

旋转方向为逆时针，左侧旋翼旋转方向为顺时针。
噪声计算时在飞行器下方的半球面上布置噪声测

点，半球面半径为 ５８ ｍ（１０ 倍的旋翼半径），噪声计

算测点共 ２１７ 个，按不同方位角和与俯仰角分布。
图 ３ 为半球面噪声测点在水平面的投影，图中径向

和周向位置分别表示噪声测点与倾转双旋翼中心连

线相对水平面的俯仰角和相对来流方向的方位角，
俯仰角间隔为 １０°，方位角间隔为 １５°，图中对不同

测点的序号进行了标注，１ 号测点的方位角和俯仰

角均为 ０°，测点序号随方位角和俯仰角的增加而

增大。

图 ３　 噪声计算测点示意

２　 倾转旋翼噪声计算结果分析

２．１　 不同前倾角的噪声传播指向性

图 ４ 给出了孤立倾转旋翼和倾转双旋翼不同测

点的噪声指向性分布计算结果。 从图中可以看出，
倾转双旋翼和孤立单旋翼状态的噪声指向特性存在

较大不同，双旋翼噪声相对于飞行器纵向对称分布，
纵向对称面内的噪声明显大于对称面外；而纵向对

称面外存在着对称分布的高噪声水平的热点区域，
这些区域的位置和孤立旋翼的噪声热区分布有一定

相关性。

图 ４　 单旋翼与双旋翼噪声指向性对比

图 ５ 给出了传播至不同测点的双旋翼噪声以及

左、右单侧旋翼噪声的声压对比情况。 测点 １３ 位于

纵向对称面内，可以看出噪声由两侧旋翼传播至该

测点时相互叠加。 而测点 １１９ 位于对称面外的低噪

声区域，左右两侧旋翼噪声传播至该测点时存在相

互抵消的作用。 这说明双旋翼噪声的指向性和左右

两侧旋翼噪声传播至噪声测点时的相互叠加和抵消

有关。

·８０２·
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图 ５　 不同测点双旋翼噪声声压计算结果

　 　 图 ６ 进一步给出了不同前倾角的双倾转旋翼噪

声指向性分布。 从图中可以看出：总体上，不同倾转

角的倾转旋翼向前方传播的噪声大于向后方传播的

噪声；当前倾角 ０°时，倾转旋翼噪声在飞行器下方

靠前区域存在强烈的噪声区域；前倾角 ３０°时，位于

前下方的噪声热区消失，噪声强烈的区域主要集中

在俯仰角 ３０°附近，且噪声水平总体要大于其他倾

转角状态；在前倾角 ３０°之后，噪声热区又逐渐向飞

行器下方过渡，在前倾角 ９０°时噪声热区基本分布

在飞行器正下方和两侧区域。

图 ６　 不同前倾角度的噪声指向性分布

２．２　 不同前倾转角的噪声特性变化

选取飞行器前下方和侧下方 ２ 个典型测点的噪

声计算结果进行分析，图 ７ 中给出了这 ２ 个测点的

双倾转旋翼噪声总声压级随前倾角的变化情况。 其

中测点 ３７ 位于飞行器前下方 １０°位置，测点 ３１ 位于

飞行器侧下方 １０°位置。 可以看出，这 ２ 个测点的

噪声总声压随前倾角的变化趋势有一定的区别。 测

点 ３７ 的噪声总声压级在倾转角 ３０°之前随倾转角

增加有所增加，而之后迅速减小；测点 ３１ 的噪声总

声压级在倾转角 ３０°之前先减小再增加，在倾转角

３０°之后缓慢下降。
图 ８ 分析了 ２ 个测点在前倾角 ０°和前倾角 ３０°

时不同噪声成分的声压变化情况。 可以看出，测点

３７ 在前倾角 ０°和 ３０°时的噪声成分均主要由厚度噪

声组成。 这是因为此时测点 ３７ 比较靠近桨盘平面，
旋翼的厚度噪声主要沿桨盘平面附近传播［２８］，因而

·９０２·
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会出现显著的厚度噪声成分。 而前倾角 ３０°之后测

点 ３７ 和桨盘平面的角度增加，噪声水平迅速降低。
对于测点 ３１，前倾角 ０°时的噪声成分主要为载荷噪

声，前倾角 ３０°时的噪声成分主要为厚度噪声。 与

测点 ３７ 不同，测点 ３１ 位于飞行器侧方，旋翼倾转时

该测点和桨盘平面的相对位置变化不大，因而其噪

声成分的改变主要和旋翼本身气动状态的改变

有关。
图 ９ 进一步给出了在不同前倾角的谐波声压级

分布情况，图中谐波的基频为旋翼桨叶通过频率。

从图中可以看出，不同状态的倾转旋翼噪声主要频

域分布在前 ８ 阶谐波以内。 文献［２０］中指出，旋翼

ＢＶＩ 噪声在频域中主要为 ８ ～ ６０ 倍桨叶通过频率的

谐波成分，这说明在倾转过渡状态时倾转旋翼的噪

声没有出现特别明显的 ＢＶＩ 脉冲噪声成分，仍以载

荷噪声和厚度噪声为主。 事实上，在前倾状态时旋

翼前方来流存在垂直桨盘的入流分量，会将桨尖涡

吹离旋翼桨盘，可以有效减弱桨叶和桨尖涡之间的

干扰。 这种作用随着前倾角的增加会更为显著。

图 ７　 典型测点噪声总声压级随前倾角度变化

图 ８　 不同前倾角的噪声声压

图 ９　 不同前倾角度的噪声声压级谐波分布

２．３　 倾角噪声与气动特性相关性分析

图 １０ 给出了不同前倾角的旋翼桨叶最大桨尖

马赫数变化情况，可以看出随前倾角的增加桨尖马

赫数呈现先增加再减小的趋势，在前倾角 ３０°附近

存在最大值。 桨尖马赫数的变化直接影响厚度噪声

成分，在 ２．２ 节的噪声总声压级变化分析中，前倾角

３０°附近出现噪声最大值，且噪声主要成分为厚度噪

声，这与桨尖马赫数的变化一致。 同时，在 ２．１ 节的

噪声指向性分析中， 在前倾角 ３０° 状态最大噪声区
图 １０　 桨尖最大马赫数随前倾角变化

·０１２·
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域出现在俯仰角 ３０°附近，这是由于前行侧桨叶高

桨尖马赫数产生的厚度噪声主要沿旋翼桨盘平面向

前传播，使得该区域存在强烈的噪声。
图 １１ 给出了不同前倾角状态旋翼 ０．８７５Ｒ 桨叶

剖面气动载荷随方位角的变化情况（图中纵坐标

ＣＬＭａ２ 为桨叶剖面翼型的升力系数与来流马赫数平

方的乘积）。 可以看出，前倾角 ０° ～３０°时，桨叶剖面

气动载荷随方位角的变化存在着先减小后增加的趋

势，在前倾角 ３０°之后桨叶剖面载荷变化逐渐趋于

平缓， 在前倾角 ９０°时基本不随方位角变化。 剖面

气动载荷的变化直接影响载荷噪声成分，进而对不

同前倾角的噪声总声压级变化产生影响。 在 ２．２ 节

分析中，测点 ３１ 噪声在倾转角 ３０°前先减小再增

加，之后缓慢下降，这和不同前倾角下气动载荷的变

化是相一致的。

图 １１　 旋翼桨叶 ０．８７５Ｒ 剖面气动载荷变化情况

３　 结　 论

采用自由尾迹结合 ＦＷ⁃Ｈ 方程的方法进行了倾

转旋翼气动噪声的数值计算，分析了不同前倾角下

倾转旋翼气动噪声的传播指向性和噪声声压级的变

化，主要结论如下：
１） 自由尾迹结合 ＦＷ⁃Ｈ 方程的方法计算获得

的噪声数据和倾转旋翼消声室试验结果表现了良好

的一致性，说明了噪声计算方法具有较高的有效性。
２） 倾转双旋翼和孤立单旋翼状态的噪声指向

特性存在较大不同，这主要是由双旋翼噪声在传播

中的相互叠加和抵消引起。
３） 前倾角 ０°时在飞行器前下方存在强烈的噪

声区域；前倾角 ３０°时噪声主要分布在俯仰角 ３０°测
点区域；在前倾角 ３０°之后噪声最大区域逐渐向飞

行器下方过渡，在前倾角 ９０°时噪声主要分布在飞

行器正下方。
４） 倾转旋翼噪声总声压级随着前倾角的增加

总体呈现先增加后减小的趋势，在前倾角 ３０°附近

噪声最强；不同前倾角下噪声声压级和指向性的变

化与旋翼桨尖马赫数、气动载荷和桨盘角度等多种

因素相关。
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第 ２ 期 袁明川，等：不同前倾角度倾转旋翼噪声数值计算分析

［２８］ ＪＯＨＮＳＯＮ Ｗ． Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ ｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］． Ｎｅｗ Ｙｏｒｋ： Ｄｏｖｅｒ Ｐｕｂｌｉｃａｔｉｏｎｓ， １９９４

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ａｎｄ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ａｅｒｏ⁃ａｃｏｕｓｔｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｏｆ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｌｔ ａｎｇｌｅｓ

ＹＵＡＮ Ｍｉｎｇｃｈｕａｎ， ＳＵＮ Ｈｕｉｘｕｎ， ＬＩ Ｚｈｉｂｉｎ， ＮＩＵ Ｑｉｎｇｆｅｎｇ， ＦＡＮ Ｆｅｎｇ
Ｎａｔｉｏｎａｌ Ｋｅｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ ｏｆ Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ Ａｅｒｏｍｅｃｈａｎｉｃｓ，
　 　 Ｃｈｉｎａ Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ Ｒｅｓｅａｒｃｈ ａｎｄ Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ， Ｊｉｎｇｄｅｚｈｅｎ ３３３０００， Ｃｈｉｎａ
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Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｔｈｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｆｏｒ ｔｈｅ ａｅｒｏ⁃ａｃｏｕｓｔｉｃ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ａ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ｗａｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ ｂｙ
ｃｏｍｂｉｎｉｎｇ ｔｈｅ ｆｒｅｅ ｗａｋｅ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｔｈｅ ＦＷ⁃Ｈ （Ｆｆｏｗｃｓ Ｗｉｌｌｉａｍｓ⁃Ｈａｗｋｉｎｇｓ） ｅｑｕａｔｉｏｎ． Ｔｈｅ ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｍｅｔｈｏｄ ｗａｓ
ｖａｌｉｄａｔｅｄ ｂｙ ｕｓｉｎｇ ｔｈｅ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ′ｓ ａｅｒｏ⁃ａｃｏｕｓｔｉｃ ｔｅｓｔ ｒｅｓｕｌｔｓ． Ｔｈｅ ａｅｒｏ⁃ａｃｏｕｓｔｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ｄｕａｌ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒｓ ｔｈａｔ
ｔａｋｅ ｉｎｔｏ ａｃｃｏｕｎｔ ｔｈｅ ｆｏｒｃｅ ａｎｄ ｍｏｍｅｎｔ ｔｒｉｍ ｏｆ ａｎ ａｉｒｃｒａｆｔ ｉｎ ｉｔｓ ｔｙｐｉｃａｌ ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ ｐａｔｈ ｗｅｒｅ ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ． Ｔｈｅ ｕｎｓｔｅａｄｙ
ａｉｒ ｌｏａｄ ｏｆ ａ ｒｏｔｏｒ ｂｌａｄｅ ａｎｄ ｉｔｓ ｎｏｉｓｅ ｄａｔａ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｌ ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ ｗｅｒｅ ａｃｑｕｉｒｅｄ． Ｔｈｅ ａｃｏｕｓｔｉｃ ｄｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙ
ａｎｄ ｓｏｕｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｅｖｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ｉｎ ｉｔｓ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｌｔ ａｎｇｌｅｓ ｗｅｒｅ ａｎａｌｙｓｅｄ． Ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ： ｔｈｅ ａｃｏｕｓｔｉｃ
ｄｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａｎ ｉｓｏｌａｔｅ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ ａｎｄ ｄｕａｌ ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒｓ ｗｅｒｅ ｑｕｉｔｅ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ ｓｕｐｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎ ａｎｄ
ｏｆｆｓｅｔ ｄｕｒｉｎｇ ｎｏｉｓｅ ｒａｄｉａｔｉｏｎ； ｔｈｅ ｓｏｕｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｅｖｅｌ ｆｉｒｓｔ ｉｎｃｒｅａｓｅｓ ａｎｄ ｔｈｅｎ ｄｅｃｒｅａｓｅｓ ａｌｏｎｇ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｒｏｔｏｒ′ｓ ｔｉｌｔ
ａｎｇｌｅ； ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｓｏｕｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｅｖｅｌ ｏｃｃｕｒｓ ａｔ ｔｈｅ ｔｉｌｔ ａｎｇｌｅ ｏｆ ３０ ｄｅｇｒｅｅ； ｔｈｅ ａｃｏｕｓｔｉｃ ｄｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙ ａｎｄ ｓｏｕｎｄ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｌｅｖｅｌ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｔｉｌｔ ａｎｇｌｅｓ ｖａｒｙ ｄｕｅ ｔｏ ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｆａｃｔｏｒｓ ｓｕｃｈ ａｓ ｔｈｅ Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ ａｔ ｔｈｅ ｒｏｔｏｒ ｔｉｐ， ａｉｒ ｌｏａｄ
ａｎｄ ｒｏｔｏｒ ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｔｉｌｔ ｒｏｔｏｒ； ａｅｒｏ⁃ａｃｏｕｓｔｉｃ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ； ｔｉｌｔ ａｎｇｌｅ； ｆｒｅｅ ｗａｋｅ ｍｅｔｈｏｄ； ＦＷ⁃Ｈ ｅｑｕａｔｉｏｎ
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