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要!建立了基于气动*弹性耦合的旋翼桨涡干扰&

bX>

%气动和噪声分析方法"气动模型包括修正

b7;;/7@

尾迹模型和
U+T

模型#噪声计算采用基于声学类比法推导出的
+W<V

&

+6/01@<W,..,38@V30E,:

-

@

%

方程#弹性桨叶动力学建模采用有限元方法"应用所建立的方法#对刚性的
M̀C

&

/

B
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P

%旋

翼桨涡干扰状态的气动和噪声特性进行了计算#对比了两种气动模型在研究桨涡干扰问题的有效性$以弹性

的
VRZD

#

旋翼为研究对象#分析了桨叶弹性'时间步长对桨涡干扰气动载荷和噪声的影响"结果表明!进

行桨涡干扰计算时所采用的时间步长不宜超过
=[

"

U+T

方法由于固有的数值耗散#计算出的
M̀C

旋翼噪声

声压峰值仅为试验值的
#F&

#而修正
b7;;/7@

尾迹模型能够避免数值耗散#且具有高效率的优势"考虑桨叶

气动弹性能够提高旋翼桨涡干扰噪声的预测精度"

关
!

键
!

词!桨涡干扰 &

bX>

%$气动噪声$气弹耦合$直升机$旋翼

中图分类号!

X=**̂"=

!!!!!

文献标志码!

R

收稿日期!

=F*#<F*<=%

基金项目!中央高校基本科研业务费专项资金资助$江苏省研究生培养创新工程&

caMi*#

+

F)(!

%

作者简介!王亮权&

*!!=Y

%#男#博士生#主要从事直升机空气动力学'气动噪声研究"

引用格式!王亮权#史勇杰#徐国华
$

基于气弹耦合的旋翼桨涡干扰噪声预测方法(

Q

)

$

航空动力学报#

=F*%

#

)=

&

!

%!

=*#F<=*#!$

WRJOM,3:

-e

H3:

#

CV>a/:

-h

,7

#

iNOH/2H3$b.3;7?/457G,:574315,/:31/H@5,1

B

47;,15,/:8752/;6/44/5/493@7;/:374<

/;

P

:38,1

*

7.3@5,11/H

B

.,:

-

(

Q

)

$Q/H4:3./6R74/@

B

317S/074

#

=F*%

#

)=

&

!

%!

=*#F<=*#!$

>)'=*?/,-*@.0-*,'2-./0'2/81-.2

;

,*=.2-./04*-3/=9/,,/-/,

('1*=/0'*,/=

A

0'4.2

*

*)'1-.22/8

;

).0

B

WRJOM,3:

-e

H3:

#

CV>a/:

-h

,7

#

iNOH/2H3

&

J35,/:3.c7

P

M39/435/4

P

/6C1,7:173:;D712:/./

-P

/:Z/5/414365R74/87123:,1@

#

J3:

h

,:

-

N:,?74@,5

P

/6R74/:3H5,1@3:;R@54/:3H5,1@

#

J3:

h

,:

-

=*FF*#

#

U2,:3

%

:(1-,'2-

!

R:7:

-

,:774,:

-

8752/;@H,539.76/49.3;7?/457G,:574315,/:

&

bX>

%

3,4./3;

3:;31/H@5,13:3.

P

@,@03@7@539.,@27;93@7;/:374/;

P

:38,1

*

7.3@5,11/H

B

.,:

-

$D27374/;

P

<

:38,18/;7.,:1.H;7@8/;,6,7;b7;;/7@03E78752/;3:;U+T8752/;$R1/H@5,1

B

47;,15,/:

03@93@7;/:+6/01@<W,..,38@V30E,:

-

@

&

+W<V

%

7

e

H35,/:;74,?7;9

P

31/H@5,13:3./

-P

#

3:;5277.3@5,19.3;78/;7.03@93@7;/:6,:,577.787:58752/;$b

P

3

BB

.

P

,:

-

5277@539.,@27;

8/;7.@

#

5273,4./3;3:;31/H@5,1123431574,@5,1@/64,

-

,;/

B

7435,/:3../3;@H4?7

P

&

M̀C

%

4/5/4

074713.1H.357;H:;74bX>6.,

-

25@53576,4@5.

P

#

3:;527?3.,;,5

P

/652750/374/;

P

:38,18/;7.@

03@1/8

B

347;

#

527:527,:6.H7:17@/67.3@5,1,5

P

3:;5,87@57

B

/:VRZD

#

4/5/4bX>3,4./3;

3:;31/H@5,107473:3.

P

k7;$D2747@H.5@,:;,135752355275,87@57

B

3;/

B

57;,:bX>13.1H.35,/:

@2/H.;97:/8/47523:=;7

-

477$S73E31/H@5,1

B

47@@H47/6 M̀C4/5/4

B

47;,157;9

P

U+T,@

/:.

P

#F&/67G

B

74,87:53.;3539713H@7/6,:2747:5:H874,13.;,@@,

B

35,/:

#

02,.75278/;,6,7;

b7;;/7@03E78752/;13:3;;47@@52,@

B

4/9.78 0,522,

-

21/8

B

H535,/:766,1,7:1

P

$D3E,:

-

9.3;77.3@5,1,5

P

,:5/1/:@,;7435,/:,@97:76,1,3.6/4bX>31/H@5,1

B

47;,15,/:311H431

P

$

C*

A

</,=1

!

9.3;7?/457G,:574315,/:

&

bX>

%$

374/31/H@5,1@

$

374/;

P

:38,1

*

7.3@5,11/H

B

.,:

-

$

27.,1/

B

574

$

4/5/4

JA
SP



!

第
!

期 王亮权等!基于气弹耦合的旋翼桨涡干扰噪声预测方法

!!

设计低噪声的环保直升机是当今直升机界的

发展趋势"直升机噪声污染最严重的情况#出现

在小速度前飞和斜下降飞行时#此时旋翼尾迹不

容易被自由来流吹散#停留在桨盘附近#当尾迹中

的桨尖涡靠近或直接与高速旋转的桨叶碰撞时#

会使桨叶上的气动载荷快速振荡#这种高频的脉

冲载荷会伴随着产生严重的桨涡干扰噪声(

*

)

"对

桨涡干扰噪声的计算与分析一直都是直升机空气

动力学领域的热点和难点#当直升机处于桨涡干

扰状态时#有效地捕捉桨叶上的高频振荡载荷较

为困难#同时噪声幅值对桨
<

涡垂直距离'干扰角

度等因素非常敏感#这使得对该状态下噪声的准

确计算分析成为具有挑战性的课题"

关于桨涡干扰的研究#先前的一些研究者已

经开展了不少工作"在文献(

=

)中#

aH

等对桨涡

干扰噪声进行了综述#其中包括噪声的产生机理'

风洞试验和控制方法等"

U2H:

-

等(

)

)采用非定

常时间推进自由尾迹方法进行了气动载荷和噪声

研究#计算结果准确度较高#但计算时间较长#同

时面临数值稳定性问题(

'

)

#需要采取额外的措施

以避免计算发散"

C5430:

等(

"

)基于
U+T

方法开

展了旋翼前飞噪声的计算研究#结果表明小速度

前飞时的桨涡干扰噪声比大前进比前飞时的高速

脉冲噪声更难以预测"史勇杰等(

#

)进行了旋翼桨

涡干扰参数影响研究#得到了不同干扰距离'干扰

角度的对桨叶气动载荷的影响规律"需要指出的

是#在上述研究中#均是把桨叶视作刚性的"由于

真实旋翼桨叶一般具有较大的弹性#其弹性挥舞

和扭转会对旋翼的气动性能'结构和振动载荷等

产生较大的影响#为提高计算分析的精度有必要

计入桨叶的弹性"

近年来#
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%耦合

方法逐渐开始用于旋翼问题的研究"

S/5@;38

等(

%

)基于
U+T

*

UCT

耦合研究了
NV<#FR

,黑鹰-

直升机在水平前飞过程中的桨叶气动载荷#

C,534<

383:

等(

(

)进一步将该方法应用于
NV<#FR

在拉

起机动过程中桨叶剖面和操纵拉杆上的结构载

荷#均取得了较好的结果"

C8,52

等(

!

)采用
U+T

*

UCT

方法进行了
VRZD

#

&

2,

-

2742348/:,1

1/:54/.374/31/H@5,1@4/5/457@5

#

%

(

*F

)旋翼桨涡

干扰状态的计算"由于基于
_H.74

描述的
U+T

方法存在较强的数值耗散#该研究中使用了千万

量级的网格#消耗了大量的计算资源和
USN

&

17:543.

B

4/17@@,:

-

H:,5

%机时#得到的气动载荷

仍不够理想#且并未研究桨涡干扰噪声"文献(

"

)

中指出#为有效捕捉旋翼桨尖涡#需要在涡核各个

方向布置
*F

"

*"

个网格点#就目前的计算机发展

水平而言#将
U+T

*

UCT

耦合方法用于桨涡干扰

噪声分析存在计算耗时过长的问题"

鉴于此#本文拟建立一个基于气动*弹性耦合

的旋翼桨涡干扰噪声分析模型"在本文的研究工

作中#首先对比了
U+T

和修正
b7;;/7@

尾迹(

**

)

两种气动模型在研究桨涡干扰问题时的有效性#

然后耦合修正
b7;;/7@

尾迹模型与桨叶动力学模

型#着重分析了桨叶弹性和计算时间步长对桨涡

干扰气动载荷和噪声的影响"结果表明#修正

b7;;/7@

尾迹方法相对
U+T

方法在涡的捕捉上

具有显著优势$考虑桨叶气动弹性能够提高旋翼

桨涡干扰的预测精度$要准确地计算桨涡干扰噪

声需要取较小的时间步长"

$

!

旋翼气动模型

本节建立基于
U+T

方法和尾迹方法的两种

旋翼气动模型用于桨涡干扰的预测"

$"$

!

基于
DEF

方法的气动模型

旋翼流场的求解基于雷诺平均
J3?,74<

C5/E7@

方程&
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其中
>

为控制体$
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分别是守恒变量'对

流通量'黏性通量#其表达式如下!
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文中采用了运动嵌套网格系统#桨叶网格类

型为
U<̀

型#而背景网格是笛卡儿直角网格"求

解时使用双时间方法进行时间离散#子迭代基于

高效的隐式
MN<COC

&

./074<H
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74@
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88754,1
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%算法#空间离散使用
Z/7

格式#湍

流模型为
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模型"
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采用上述
U+T

方法进行了
V7.,@23

B

7%R

旋

翼前进比为
F$*#%

前飞状态(

*)

)的数值模拟计算

验证"运动嵌套网格如图
*

所示"图
=

是计算出

的
F$!(G

&

G

表示旋翼半径%剖面位置升力系数

&

(

.

%随方位角&

(

%的变化曲线#并在图中左上角

给出了该剖面在
!F[

方位角时翼型表面的压强系

数&

(

B

%#从图中可以看出本文的计算结果与试验

值符合得较好#从而验证了本文所建立的
U+T

方

法的有效性"

图
*

!

旋翼运动嵌套网格示意图

+,

-

$*

!

C127835,1/64/5/4/?74@75

-

,4;

图
=

!

%R

旋翼
F$!(G

剖面的气动载荷

+,

-
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!
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基于尾迹方法的气动模型

在尾迹方法中#将桨叶离散为一定数目的微

元#附着涡位于
*

*

'

弦线处#而控制点位于
)

*

'

弦

线#近尾迹从桨叶后缘脱出#经过一段时间卷起为

远尾迹"控制点处的诱导速度来自附着涡'近尾

迹以及远尾迹&桨尖涡%

)

个方面的影响

对控制点施加物面无穿透边界条件#有

$

!

9

.

%

)

&

.

%

&

"

%

其中
$

是附着涡'近尾迹和远尾迹引起的诱导速

度影响系数矩阵#影响系数通过
b,/5<C3?345

定律

计算"

&

为桨叶微段上的自由来流速度和由于旋

转'挥舞等运动引起的相对速度#

!

9

为附着涡环

量#

%

为控制点处的单位法矢"

全局坐标系规定来流方向为
*

轴正方向#

,

轴垂直向上#

+

轴正方向按照右手定则确定"以

G

为单位长度#远尾迹在
*

和
+

方向的无量纲坐

标可表示为

*
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@,:
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(

9

9(

0

% &

%

%

,

方向除了来流速度#还要考虑诱导速度的

影响

,

?

)

%

,

(

0

7

+

(

0

F

;

!

G

;

(

9

&

(

%

其中
(

9

和
(

0

分别为桨叶的方位角和涡龄角#

!

为旋翼转速"

b7;;/7@

(

*'

)依据大量的试验数据#建立了旋

翼诱导速度分布模型

在桨盘平面内

;

)

;

F

&

*

7

=*H

9

=

+

H

)

% &

!

%

在桨盘后方

;

)

=;

F

&

*

9

=

+

H

)

% &

*F

%

其中
;

F

为桨盘均匀入流诱导速度#

=

为表示尾迹

倾斜程度的系数"

W3..

(

**

)进一步考虑了诱导速度分布的横向

不对称性#提出了修正的
b7;;/7@

模型

在桨盘平面内

;

)

;

F
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7

(=
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$

9

=

%

*+

H
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=*H
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H

& %
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在桨盘后方
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H
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%

近尾迹一般从离桨尖后缘
)F[

涡龄角位置处

附近卷起为远尾迹#远尾迹的环量由桨叶上最大

附着涡环量确定#桨尖涡模型参见文献(

*"

)"

基于上述模型对文献(

*#

)中
NV<*T

模型旋

翼的尾迹形状和诱导入流比进行了计算#计算状

态为
%

KFI*!

#

(

5

KF$FF))

#

&

@

KY#$)[

"得到的

刚性尾迹'

b7;;/7@

尾迹和修正
b7;;/7@

尾迹形

状如图
)

所示"刚性尾迹模型在桨盘的诱导入流

处处相等#而对于
b7;;/7@

和修正
b7;;/7@

尾迹模

型#桨盘后半区域的诱导入流要显著高于桨盘前方

区域#但修正
b7;;/7@

尾迹在桨盘后行侧的诱导入

流要高于前行侧"利用
)

种尾迹模型对该状态下

桨尖涡的无量纲垂向位置进行了预测#并与试验值

做了对比#结果如图
'

所示"刚性尾迹模型的结果

与试验值相比有明显偏差#而修正
b7;;/7@

尾迹模

型略优原始的
b7;;/7@

尾迹模型"
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图
)

!

不同尾迹模型的形状和诱导入流比

+,

-

$)

!

W3E7@23

B

73:;,:;H17;,:6./0435,//6;,66747:503E78/;7.@

图
'

!

桨尖涡垂向位置随尾龄角的变化

+,

-

$'

!

X34,35,/:/65,

B

?/457G3G,3.1//4;,:3570,5203E73k,8H52

!

!

气动噪声计算模型

旋翼气动噪声的计算基于
M,

-

252,..

声学类

比法推导出的
+W<V

&

+6/01@<W,..,38@V30E<

,:

-

@

%方程#该方程包含单极子'偶极子和四极子

噪声源项"由于桨涡干扰常发生在旋翼小前进比

前飞状态下#四极子噪声成分对整个噪声声场的贡

献很小#本文的噪声计算采用忽略
+W<V

方程中

四极子噪声源项后得到的
+343@@35*R

&

+*R

%公

式(

*%

)

"以
?

H

&

'

#

6

%表示某一观察点的总声压#有

?

H

&

'

#

6

%

)

?

H

5

&

'

#

6

%

7

?

H

.

&

'

#

6

% &

*)

%

其中
?

H

5

&

'

#

6

%和
?

H

.

&

'

#

6

%分别是桨叶厚度和载荷

引起的噪声声压#其表达式为

'

$

?

H

5

&

'

#

6

%

)

+

B

)

F

"

F

&

J

;

:

7

;

:

%

A

&

*

9

K

4

( )

%

475

;E

7

+

B

)

F

"

F

;

:

&

A

J

K

4

7

L

F

&

K

4

9

K

=

%%

A

=

&

*

9

K

4

%

( )

)

475

;E

&

*'

%

'

$

?

H

.

&

'

#

6

%

)

*

L

F

+

B

)

F

J

M

4

A

&

*

9

K

4

%

( )

=

475

;E

7

+

B

)

F

M

4

9

M

8

A

=

&

*

9

K

4

%

( )

=

475

;E

7

*

L

F

+

B

)

F

M

4

&

A

J

K

4

7

L

F

&

K

4

9

K

=

%%

A

=

&

*

9

K

4

%

( )

)

475

;E

&

*"

%

!!

式&

*'

%和式&

*"

%右侧积分项下标
475

表示延

迟时间&

47534;7;5,87

%#被积函数中各个变量的

含义可参见文献(

*%

)"

)#*=
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#

!

弹性桨叶结构动力学模型

由于直升机桨叶具有大的展弦比#一般将桨

叶视作一维梁进行动力学建模#基于
V38,.5/:

原理建立桨叶动力学方程(

*(

)

+

6

=

6

*

&

%

F

9%

C

9%

N

7

%

;6

)

F

&

*#

%

其中
F

代表应变能#

C

是动能#

N

7

为气动力和气

动力矩所做的虚功"

本文在用有限元方法进行动力学建模时#每

个梁单元包括
'

个挥舞'

'

个摆振'

)

个扭转和
)

个轴向共
*'

个自由度"对各个梁单元的运动方

程进行组装#得到描述桨叶的动力学的方程组

(

)

*

7

+

,

*

7

-

*

7

"

)

G

&

*%

%

式中
(

#

+

和
-

分别为桨叶质量'阻尼和刚度矩

阵#

"

是作用在桨叶上的气动力和气动力矩矢

量#

*

为梁单元各节点的位移矢量"

令桨叶动力学方程组中阻尼项和力向量为

零#即可进行桨叶固有特性分析#此时式&

*%

%变为

(

)

*

7

-

*

)

G

&

*(

%

为验证所建立的结构动力学模型的正确性#

对
VRZD

#

旋翼桨叶的固有特性进行了计算#

该旋翼是柔性旋翼#被专用于直升机桨涡干扰状

态噪声和振动控制的研究#旋翼相关参数见表
*

"

表
=

给出了本文计算的工作转速下桨叶前
"

阶模

态频率#并与文献(

!

)中的值做了对比"

M

#

+

#

D

分别表示摆振&

.3

-

%#挥舞&

6.3

B

%和扭转&

5/4@,/:

%

模态"从表
=

中可以看出#本文计算出的模态频

率与文献值接近#两者的最大相对误差不超过

)&

"图
"

进一步给出了前
"

阶挥舞振型的对比#

空心符号表示文献值"从表
=

和图
"

中可以看

出#本文建立的桨叶动力学模型具有较高的精度"

表
$

!

H:5&

!

旋翼参数

&'()*$

!

+','4*-*,1/9H:5&

!

,/-/,

旋翼参数 数值及详情

桨叶半径*
8 =

翼型
JRUR=)F*=

弦长*
8 F$*=*

桨叶片数
'

负扭转角*&

[

%

(

根切
F$==G

预锥角*&

[

%

=$"

工作转速*&

43;

*

@

%

*F!

操纵线系刚度*&

J

.

8

*

43;

%

*FFF

表
!

!

H:5&

!

旋翼模态频率

&'()*!

!

I/=')9,*

J

8*02.*1/9H:5&

!

,/-/,

模态阶数
模态频率*&

43;

*

@

%

计算值 文献值
相对误差*

&

*

阶#

M F$%%" F$%(! *$(*

*

阶#

+ *$*F= *$*)' =$!F

=

阶#

+ =$%#' =$(*F *$##

*

阶#

D )$(F% )$%!# F$=!

=

阶#

M '$"%) '$"(" F$=#

图
"

!

VRZD

#

旋翼的前
"

阶挥舞振型

+,

-

$"

!

+,4@56,?76.3

B

8/;7@23

B

7@/6VRZD

#

4/5/4

%

!

结果分析与讨论

基于前文建立的旋翼气动'噪声和弹性桨叶

结构动力学模型#本节进行了模型旋翼桨涡干扰

状态的计算#并对计算结果进行了分析与讨论"

%"$

!

气动模型对桨涡干扰的影响

为了对比修正
b7;;/7@

尾迹方法和
U+T

方

法对于桨涡干扰载荷'噪声的预测能力#本节进行

了
M̀C

&

/

B

7435,/:3../3;@H4?7

P

%旋翼典型桨涡

干扰状态的计算#该旋翼是
*

*

%

缩比的
RV<*O

旋翼#其桨叶是刚性的#旋翼相关参数见表
)

"

表
#

!

KLM

旋翼参数

&'()*#

!

+','4*-*,1/9KLM,/-/,

旋翼参数 数值及详情

桨叶半径*
8 F$!"(

翼型
b"'F

弦长*
8 F$*F)!

桨叶片数
=

负扭转角*&

[

%

($=

根切
F$*(=G

预锥角*&

[

%

F$"
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!!

图
#

是
M̀C

旋翼在
%

)

FI*#'

状态时桨盘

平面内可能发生干扰的位置&具体的飞行参数见

表
'

%#图
#

&

3

%为本文的尾迹方法计算出的结果#

图
#

&

9

%为文献(

*!

)的预测结果"对比两幅图可

以看出#本文与文献(

*!

)对干扰发生位置的计算

结果几乎一致#桨叶在前行侧存在较强的桨涡干

扰#而后行侧的桨涡干扰相对较弱"需要说明的

是#桨涡干扰强度与桨
<

涡垂直距离
O

密切相关#

该距离越小则桨涡干扰越强#为了更清晰地展示

出桨涡干扰发生的强度#在图
#

&

3

%本文的结果

中#桨
<

涡垂直干扰距离越小则用更大的图标表示

图中
P

表示叶片弦长"

图
%

是本文的尾迹模型计算出的桨盘平面内

的升力分布"可以看出升力在桨涡干扰越强的地

方变化越为剧烈&等值线密集区%#

F$(G

桨叶剖面

在
**F[

方位角的升力变化最为显著"对于前行

侧桨涡干扰#升力先增大后减小#而后行侧桨涡干

图
#

!

M̀C

旋翼桨盘内发生桨涡干扰的位置和强度

+,

-

$#

!

M̀C4/5/4bX>./135,/:3:;,:57:@,5

P

/:5274/5/4;,@E

表
%

!

KLM

旋翼桨涡干扰状态飞行参数"

#

#

&'()*%

!

E).

B

3-

;

','4*-*,1/9KLM,/-/,>NO

"

#

#

飞行参数 数值

前进比
F$*#'

旋转桨尖马赫数
F$##'

旋翼拉力系数
F$FF"'

总距角*&

[

%

#$*'

横向周期变距角*&

[

%

F$!

纵向周期变距角*&

[

%

Y*$)!

*

阶横向挥舞角*&

[

%

Y*$F

*

阶纵向挥舞角*&

[

%

F$F

扰引起的升力变化相反"图
(

给出了桨叶前后行

侧的迎角变化趋势示意图#图中
>

l

表示来流速

度#

)

为桨尖涡环量#

6

代表时间#

!&

表示翼型迎角

的变化量"在前行侧发生干扰的
bX>*

和
bX>=

位置#桨尖涡运动到靠近翼型前缘时#先引起向上

的附加诱导速度#使得翼型的迎角增大#而桨尖

图
%

!

M̀C

旋翼桨盘平面内的升力分布

+,

-

$%

!

M,65;,@54,9H5,/:/:527 M̀C4/5/4;,@E

图
(

!

M̀C

旋翼前后行侧桨涡干扰示意图

+,

-

$(

!

C127835,1/6 M̀C4/5/43;?3:1,:

-

3:;4754735,:

-

bX>

"#*=

JA
SP



航
!

空
!

动
!

力
!

学
!

报 第
)=

卷

涡继续运动远离翼型后缘时#向下的附加诱导速

度则减小了翼型迎角"后行侧干扰位置
bX>)

处#附加的诱导速度和迎角的变化与前行侧相反#

这是导致前后行侧升力变化趋势不同的原因"

图
!

给出了该状态下
U+T

方法计算出的尾

迹等涡量图和尾迹方法计算出的尾迹形状#可以

看出#

U+T

方法计算出的尾迹从桨尖逸出后不久

即被耗散掉#这种非物理的数值耗散对桨涡干扰

载荷的预测是不利的#而尾迹方法本身不存在数

值耗散问题#桨尖涡的物理耗散直接由涡核模型

确定"图
*F

是计算出的
F$!*G

剖面在不同方位

角的气动载荷#本文的尾迹方法有效地捕捉到了

该桨叶剖面在
"F[

"

!F[

方位角之间的桨涡干扰#

而基于
U+T

方法的计算未能捕捉到气动载荷的

图
!

!

M̀C

旋翼尾迹示意图

+,

-

$!

!

W3E7@127835,1/6 M̀C4/5/4

图
*F

!

M̀C

旋翼
F$!*G

剖面在不同方位角的气动载荷

+,

-

$*F

!

R74/;

P

:38,1./3;,:

-

/6 M̀C4/5/435F$!*G

@715,/:H:;74;,66747:53k,8H52@

表
6

!

DEF

方法和尾迹方法的对比

&'()*6

!

D/4

;

',.1/0/9DEF'0=<'P*4*-3/=

参数
U+T

方法 尾迹方法

计算圈数
' #

步长*&

[

%

F$" *

空间离散

网格数

桨叶网格为
=]%)

万

背景网格为
'(#

万
展向分

"F

段

计算时间 约
)"2

小于
*8,:

剧烈波动#这与文献(

"

)中
C5430:

等的
U+T

计算结

果一致"表
"

给出了本文两种气动模型计算时间的

对比#在
(

核'主频为
)$'OVk

的
USN

上#

U+T

计算

消耗了约
)"2

#而尾迹方法计算耗时不超过
*8,:

#

可见尾迹方法的计算效率显著高于
U+T

方法"

接着文中进行了噪声结果的对比"图
**

给

出了文献(

*!

)中
8,14/

B

2/:7)

处的噪声声压时

间历程#从上到下依次为试验'本文的尾迹方法以

及本文和
C5430:

等(

"

)分别基于
U+T

方法得到的

结果"

A,14/

B

2/:7

安装在
*(F[

方位角#在桨盘平

面下方
)F[

#与桨毂中心的距离为
)$''G

的位置#

图
**

!

M̀C

旋翼在
8,14/

B

2/:7)

处的声压时间历程

+,

-

$**

!

R1/H@5,1

B

47@@H475,872,@5/4

P

/6 M̀C4/5/435

8,14/

B

2/:7)

##*=

JA
SP



!

第
!

期 王亮权等!基于气弹耦合的旋翼桨涡干扰噪声预测方法

在该位置处由桨涡干扰产生的载荷噪声成分占主

导地位"从图中可以看出本文的尾迹方法计算出

的声压峰值以及声压波形都与试验值较为接近#

而
C5430:

等通过
U+T

方法计算出的声压峰值只

有试验值的
#F&

#本文使用
#)F

万网格的
U+T

计

算结果同
C5430:

等的结果相似#声压峰值和波形

与试验值相比误差均较大"这主要与
U+T

方法未

能捕捉到明显的桨涡干扰气动载荷波动有关"

从上述结果可以看出#桨涡干扰对涡捕捉很

敏感#修正
b7;;/7@

尾迹模型的计算结果较好且

计算量小#而
U+T

方法数值耗散较强#为准确捕

捉桨尖涡#需使用高阶的
U+T

格式和大量的计算

网格#这会消耗大量的计算资源#不利于大规模计

算分析"因此在下文弹性旋翼算例中#选用修正

b7;;/7@

尾迹模型为气动模型"

%"!

!

桨叶弹性对桨涡干扰的影响

真实旋翼桨叶一般具有较大的弹性#桨叶的

弹性变形会对桨涡干扰产生直接的影响#本节基

于前面建立的修正
b7;;/7@

尾迹模型和弹性桨叶

动力学模型#进行了弹性的
VRZD

#

旋翼典型

桨涡干扰状态下的载荷和噪声计算#该状态对应

航迹角为
Y#[

的斜下降飞行"相关参数见表
#

"

表
Q

!

H:5&

!

旋翼桨涡干扰状态飞行参数"

R

#

&'()*Q

!

E).

B

3-

;

','4*-*,1/9H:5&

!

,/-/,>NO

"

R

#

飞行参数 数值

前进比
F$*"*

旋转桨尖马赫数
F$#)!

旋翼拉力系数
F$FF'"%

旋翼迎角*&

[

%

'$"

总距角*&

[

%

)$(

横向周期变距角*&

[

%

*$!=

纵向周期变距角*&

[

%

Y*$)'

图
*=

给出了桨盘平面内可能发生桨涡干扰

的位置#可以看出在前行侧
=F[

"

#F[

方位角和后

行侧
=%F[

"

)*F[

方位角#存在较强的桨涡干扰#这

与试验(

**

)测出的桨涡干扰发生在前行侧
"F[

方位

角和后行侧
)FF[

方位角附近的结果一致"由于

本节模拟的是具有
'

片桨叶的
VRZD

#

旋翼斜

下降飞行#此时有一个垂直于桨盘向上的来流分

量使得桨尖涡更加靠近桨盘#与文中第
'$*

节中

两片桨叶的
M̀C

旋翼算例相比&见图
#

%#该状态

下桨盘平面内有更多的位置可能发生桨涡干扰"

图
*)

是
F$(%G

桨叶剖面的非定常气动载荷

图
*=

!

VRZD

#

旋翼桨盘平面内发生干扰的位置

+,

-

$*=

!

VRZD

#

4/5/4bX>./135,/:/:5274/5/4;,@E

随方位角的变化#其中
KL

为当地马赫数#

(

:

为

法向力系数"图中包含试验值'本文的尾迹*弹性

耦合模型的结果'仅采用尾迹模型计算出的结果

及佐治亚理工学院&

O>D

%的
U+T

*

UCT

计算结

果(

!

)

#并给出了
=F[

"

!F[

和
=#F[

"

))F[

方位角的

局部放大图"对比有*无考虑桨叶气动弹性的结

果可以看出!未考虑桨叶弹性时#

!F[

"

*(F[

方位

角的载荷误差较大#且前后行侧桨涡干扰区域的

载荷波动偏小#而考虑气弹耦合时的结果与试验

值符合得更好#这说明了在进行弹性旋翼载荷计

算时建立动力学模型的重要性$

O>D

的
U+T

*

UCT

方法和本文气弹耦合方法在桨涡干扰现象不明显

的
*=F[

"

=#F[

方位角的预测精度相近#在前行侧桨

涡干扰区域#本文的耦合方法尽管在预测幅值上有

所误差#但有效地捕捉到了载荷的波动"

桨涡干扰是一种高频脉冲效应#其发生的时

间很短#要有效地捕捉该效应#对时间步长有着严

图
*)

!

VRZD

#

旋翼
F$(%G

剖面的气动载荷

+,

-

$*)

!

R74/;

P

:38,1./3;,:

-

/6VRZD

#

35F$(%G@715,/:

%#*=
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SP



航
!

空
!

动
!

力
!

学
!

报 第
)=

卷

格的要求"图
*'

给出了步长
Q

为
*[

#

=[

#

"[

和
*F[

时
F$(%G

剖面气动载荷随方位角的变化"可以

看出在
!F[

"

=%F[

方位角区域#

'

种步长的计算结

果高度一致#而在桨涡干扰现象显著的区域

&

=F[

"

#F[

和
=%F[

"

)*F[

%#步长取
=[

时预测出的

载荷波动与
*[

的结果相近#当步长取
"[

时#后行

侧载荷波形出现失真#步长为
*F[

时未能正确捕

捉到桨涡干扰载荷波动趋势"图
*"

则给出了旋

翼前后行侧典型观察位置处的声压时间历程#可

以看出#与气动载荷的预测结果相似#时间步长为

"[

和
*F[

时声压波形出现明显误差"不同时间步

长的计算结果表明#在进行桨涡干扰气动载荷和

噪声预测时#为保证结果的可靠性#需要在计算时

取更小的时间步长"

图
*'

!

不同时间步长
VRZD

#

旋翼
F$(%G

剖面的气动载荷

+,

-

$*'

!

R74/;

P

:38,1./3;,:

-

VRZD

#

4/5/435F$(%G

@715,/:0,52;,66747:55,87@57

B

@

图
*"

!

VRZD

#

旋翼声压时间历程

+,

-

$*"

!

R1/H@5,1

B

47@@H475,872,@5/4

P

/6VRZD

#

4/5/4

为了从噪声幅值上分析计算结果#表
%

给出

了前后行侧观察点处的噪声幅值"时间步长为

"[

时后行侧的幅值比取
*[

和
=[

步长时小约
=;b

#

而步长为
*F[

时前后行侧的幅值则小了将近
#;b

"

文献(

=F

)中给出了试验测得的噪声幅值!前行侧

观察点约为
**=;b

#而后行侧约为
**F;b

"对比

试验值可知#时间步长为
*[

和
=[

时的计算结果较

为合理#由于后行侧的载荷结果优于前行侧#因此

后行侧计算出的噪声幅值也与试验值符合得更

好"图
*#

进一步给出了采用
*[

步长计算出的半

径为
=G

的旋翼噪声辐射半球#噪声热区出现在

桨盘后半侧区域斜下方#这与图
*=

中桨涡干扰主

要发生在桨盘后半侧区域一致"第
*

象限&

F[

"

!F[

方位角%包含的热区面积大于第
'

象限&

=%F[

"

)#F[

方位角%#这说明前行侧的发生的桨涡干扰强

于后行侧#整个噪声半球上的峰值为
**#;b

"

表
S

!

H:5&

!

旋翼观察点处的噪声幅值

&'()*S

!

H:5&

!

,/-/,'2/81-.2'4

;

).-8=*'-/(1*,?*,)/2'-./0

步长*&

[

%

噪声幅值*
;b

前行侧 后行侧

* **)$'* *F!$!!

= **)$=F *F!$("

" **=$%= *F($F*

*F *F#$!% *F'$*(

图
*#

!

VRZD

#

旋翼噪声辐射半球

+,

-

$*#

!

R1/H@5,143;,35,/:27@

B

2747/6VRZD

#

4/5/4

6

!

结
!

论

本文开展了基于气动*弹性耦合的旋翼桨涡

干扰气动载荷和噪声计算方法的研究#分析了不

同气动模型'桨叶弹性以及时间步长对桨涡干扰

现象的捕捉精度"研究结论如下!

*

%桨涡干扰状态的计算对涡的捕捉精度较

为敏感#使用不同的气动模型会导致计算结果出

现较大差异"

U+T

方法由于存在数值耗散#需使

(#*=

JA
SP



!

第
!

期 王亮权等!基于气弹耦合的旋翼桨涡干扰噪声预测方法

用大量网格和高精度数值格式以提高尾迹涡的捕

捉精度#这会带来计算量过大的问题#而修正

b7;;/7@

尾迹不存在数值耗散#同时有较好的精

度#较适合于桨涡干扰问题的计算分析"

=

%真实旋翼的桨叶具有较大弹性#其弹性挥

舞会直接改变桨
<

涡垂直干扰距离#弹性扭转会改

变桨叶剖面的局部迎角和诱导入流#这两个因素

会使得有*无考虑桨叶弹性时桨涡干扰的强度有

所不同#在计算时计入弹性能够提高桨涡干扰载

荷和噪声的预测精度"

)

%采用尾迹方法计算旋翼常规飞行状态时#

时间步长取
*F[

"

*"[

#而当旋翼处于桨涡干扰状

态时#载荷和噪声的计算是具有一定挑战性的"

桨涡干扰本质是一种高频脉冲效应#本文通过采

用不同时间步长对比计算后发现#超过
"[

的步长

计算出的结果会不可靠#要准确地捕捉这种高频

效应#在计算时使用的步长不超过
=[

"

当今的先进旋翼具有复杂的桨叶几何外形

&变弦长'非线性负扭转'三维桨尖等%#尾迹方法

中使用的二维翼型气动力模型在计算这一类旋翼

的载荷时会遇到困难#可能导致桨叶上的气动载

荷和桨尖涡强度计算不准确"今后可以将
U+T

方法与修正
b7;;/7@

尾迹方法相结合#发展出更

高精度的旋翼桨涡干扰噪声分析模型"
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