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摘　　　要：基于声压相消原理，提出了一种基于主动后缘小翼控制的旋翼厚度噪声降噪方法。基于

ＦｆｏｗｃｓＷｉｌｌｉａｍｓＨａｗｋｉｎｇｓ（ＦＷＨ）方法给出了后缘小翼主动控制条件下旋翼气动噪声的计算公式；进行了

试验总体方案设计，在全消声室开展了噪声主动抑制的开环试验（扫频、扫相和扫幅），并与数值计算结果进行

了对比，验证了计算方法及试验的有效性；分析了后缘小翼偏转参数（幅度、频率、初始相位）对旋翼厚度噪

声降噪的影响规律；分析了观测距离对厚度噪声降噪的影响。试验结果表明：不同频率的偏转规律均有一

个最优的初始控制相位，合适的偏转规律相位能有效降低桨盘平面内观测点的厚度噪声２～３ｄＢ。

关　键　词：ＦＷＨ （ＦｆｏｗｃｓＷｉｌｌｉａｍｓＨａｗｋｉｎｇｓ）方程；旋翼厚度噪声；主动后缘小翼；主动控制降噪；

噪声试验

中图分类号：Ｖ２１１．５２　　　　　文献标志码：Ａ

收稿日期：２０１９１００７

作者简介：贺祥（１９９５－），男，工程师，硕士，主要从事直升机空气动力学方面的研究。Ｅｍａｉｌ：２６０１８７２０５５＠ｑｑ．ｃｏｍ

引用格式：贺祥，梅小宁，杜溢华，等．基于主动后缘小翼控制的旋翼厚度噪声试验［Ｊ］．航空动力学报，２０２０，３５（２）：２５２２６２．ＨＥ

Ｘｉａｎｇ，ＭＥＩＸｉａｏｎｉｎｇ，ＤＵＹｉｈｕａ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｎｔｈｉｃｋｎｅｓｓｎｏｉｓｅｏｆｒｏｔｏｒｂａｓｅｄｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｃｔｉｖｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０２０，３５（２）：２５２２６２．

犈狓狆犲狉犻犿犲狀狋狅狀狋犺犻犮犽狀犲狊狊狀狅犻狊犲狅犳狉狅狋狅狉犫犪狊犲犱狅狀犮狅狀狋狉狅犾狅犳

犪犮狋犻狏犲狋狉犪犻犾犻狀犵犲犱犵犲

ＨＥＸｉａｎｇ
１，ＭＥＩＸｉａｏｎｉｎｇ１，ＤＵＹｉｈｕａ１，ＬＩＵＲｕｉ１，ＳＨＩＹｏｎｇｊｉｅ２

（１．ＳｈａｎｇｈａｉＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１０９，Ｃｈｉｎａ；

２．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＲｏｔｏｒｃｒａｆｔＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ，

ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

犃犫狊狋狉犪犮狋：Ａｎｏｎｂｌａｄｅｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｎｏｉｓｅｗａｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｂａｓｅｄ

ｏｎｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｓｏｕｎｄｆｉｅｌｄｃａｎｃｅｌｌａｔｉｏｎ．Ａｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉ

ｃｏｐｔｅｒｒｏｔｏｒａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｎｏｉｓｅｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＦｆｏｗｃｓ ＷｉｌｌｉａｍｓＨａｗｋｉｎｇｓ

（ＦＷＨ）ｅｑｕａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｃｔｉｖｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ．Ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｃｈｅｍｅ

ｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄａｎｄｔｈｅｏｐｅｎｌｏｏｐｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆａｃｔｉｖｅｎｏｉｓｅｃｏｎｔｒｏｌｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｉｎａｆｕｌｌｙ

ａｎｅｃｈｏｉｃｃｈａｍｂｅｒ，ａｎｄｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｄａｔａｗｅｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｏ

ｖｅｒｉｆｙｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｒｅｓｕｌｔｓ．Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｔｈｅ

ａｍｐｌｉｔｕｄｅ，ｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｉｎｉｔｉａｌｐｈａｓｅｏｆｔｈｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｎｔｈｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｎｏｉｓｅ

ｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｔｈｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄｉｓｔａｎｃｅｏｎｔｈｅｃａｎ

ｃｅｌｌａｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒｔｈｉｃｋｎｅｓｓｎｏｉｓｅｗｅｒｅｔｈｅｎｄｅｅｐｌｙａｓｓｅｓｓｅｄ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍ

ｏｎｓｔｒａｔｅｄｔｈａｔｔｈｅｒｅｗａｓａｎｏｐｔｉｍａｌｐｈａｓｅａｔｅａｃｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｔｏｍｉｎｉｍｉｚｅｔｈｅｎｏｉｓｅａｔｔｈｅｏｂ

ｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ，ａｎｄｉｔｖａｒｉｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ；ｔｈｅｒｅａｓｏｎａｂｌｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ



　第２期 贺　祥等：基于主动后缘小翼控制的旋翼厚度噪声试验

ｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｎｏｉｓｅｏｆｔｈｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｉｎｔｈｅｐｌａｎｅｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒ

ｕｐｔｏ２－３ｄＢ．

犓犲狔狑狅狉犱狊：ＦＷＨ （ＦｆｏｗｃｓＷｉｌｌｉａｍｓＨａｗｋｉｎｇｓ）ｅｑｕａｔｉｏｎｓ；ｒｏｔｏｒｔｈｉｃｋｎｅｓｓｎｏｉｓｅ；

ａｃｔｉｖｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ；ａｃｔｉｖｅｎｏｉｓｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｎｏｉｓｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　　直升机因具有垂直起降、空中悬停等飞行特

点，使其在军用和民用领域得到了广泛应用，然而

由于直升机特殊的飞行方式以及低空飞行环境，

其噪声辐射严重的缺点越来越引起人们的重视，

并成为直升机设计过程中的重要研究课题。旋翼

气动噪声是直升机噪声中影响最重要的部分，主

要包括厚度噪声、载荷噪声、桨涡干扰噪声和高

速脉冲噪声等［１］。其中，旋翼厚度噪声主要沿桨

盘平面向外传播，且低频成分多，因而厚度噪声具

有衰减慢、传播远的特性。当直升机前飞时，桨盘

平面前倾，使得旋翼厚度噪声成为远场噪声的主

要构成，对于军用直升机来说是影响声隐身性能的

关键因素。因此探索能有效降低旋翼厚度噪声的

控制方法具有重要的研究意义和广泛的应用前景。

在过去的十几年中，针对旋翼气动噪声的降

噪，国内外研究人员对主动控制和被动控制两种

方法分别开展了理论和试验研究［２４］，一些研究者

通过对旋翼的优化设计，如降低旋翼转速［５］、采用

特种桨尖外形设计［６７］（桨尖后掠、桨叶尖削或薄

翼型）等，对旋翼气动噪声降噪均取得了一定的效

果。近年来，研究者们在噪声主动控制技术理论

和试验方面开展了较深入的探索，在文献［８］中，

Ｎｇｕｙｅｎ等在 ＮＡＳＡ（ＮａｔｉｏｎａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

ＳｐａｃｅＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）Ａｍｅｓ试验中心的英尺风

洞中针对全尺寸的ＸＶ１５孤立旋翼进行了深入

的高 阶 谐 波 控 制 （ｈｉｇｈｅｒｈａｒｍｏｎｉｃｃｏｎｔｒｏｌ，

ＨＨＣ）试验研究，结果表明，ＨＨＣ方法能有效降

低旋翼桨涡干扰（ｂｌａｄｅｖｏｒｔｅｘｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ，ＢＶＩ）

噪声。Ｊａｃｋｌｉｎ
［９］则在 ＮＡＳＡ Ａｍｅｓ试验中心的

２４．３８ｍ×３６．５８ｍ风洞中对包含单独桨叶控制

（ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｂｌａｄｅｃｏｎｔｒｏｌ，ＩＢＣ）控制的全尺寸

ＢＯ１０５旋翼进行了试验，结果显示多阶ＩＢＣ控

制同样能够有效降低ＢＶＩ噪声。此外，Ｂｏｏｔｈ和

Ｗｉｌｂｕｒ
［１０］还进行了主动扭转旋翼的风洞试验，并

表明主动扭转控制能够在强烈ＢＶＩ状态下有效

减小该干扰噪声。Ｊａｎａｋｉｒａｍ等
［１１］在ＮＦＡＣ（Ｎａ

ｔｉｏｎａｌＦｕｌｌＳｃａｌｅＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＣｏｍｐｌｅｘ）风洞中

开展了全尺寸Ｓｍａｒｔ旋翼的风洞试验，试验验证

了主动后缘小翼可以有效降低ＢＶＩ噪声６ｄＢ左

右，该团队同时还开展了主动后缘小翼对旋翼振

动、气动性能等方面的试验，是目前世界上规模最

大的ＡＦＣ（ａｃｔｉｖｅｆｌａｐｃｏｎｔｒｏｌ）旋翼风洞试验。总

的来看，目前主动控制方法主要集中于旋翼桨涡

干扰噪声的控制，而关于旋翼厚度噪声降噪的理

论和试验研究开展得较少。

在前人研究基础上，本文基于声压相消原理，

通过在桨叶后缘安装小翼的方式实现桨盘面内、

非定常控制力的添加，建立了一套基于主动后缘

小翼的旋翼厚度噪声降噪计算模型，并通过旋翼

气动噪声试验研究了噪声控制机理和参数影响规

律。文中首先采用ＣＦＤ／ＦＷＨ方程建立了基于

后缘小翼的旋翼厚度噪声控制数值计算方法，并

与试验结果进行了对比；接着针对后缘小翼开展

了不同偏转规律的试验研究，分析了悬停状态下

小翼偏转参数对旋翼厚度噪声降噪特性的影响规

律；最后，通过对比不同位置观测点的声压信号数

据，分析了观测距离、方位角、俯仰角等参数对旋

翼厚度噪声降噪的影响，并得到了一些有意义的

结论。

１　基于力激励的声压相消原理

Ｓｃｈｍｉｔｚ和Ｇｏｐａｌａｎ
［１２１３］提出了声压相消的

概念，其基本思想是：采用主动或被动控制方法产

生一个与原噪声声波相位相同且幅值相反的可控

声波，通过原旋翼噪声声波与此可控声波的叠加

从而直接抵消某一方向上的声压脉冲，进而从根

本上降低直升机飞行中的噪声辐射。在未发生

桨涡干扰的前提下，旋翼由于翼型表面的气动力

引起的载荷噪声主要是低频噪声，对于桨盘平面

来说，旋翼载荷可以分为桨盘面内载荷（阻力）和

桨盘面外载荷（拉力），如图１所示
［１４］，图中θｏｂｓ、

狉ｏｂｓ分别表示观测俯仰角和观测距离，Ω为旋翼转

速，狆为压强，狏表示速度矢量单元。对于桨盘平

面前方及其附近位置，接收到的噪声主要是厚度

噪声以及桨盘面内载荷引起的噪声，即噪声声源

项主要有厚度源项和面内载荷项，且这两种声源

项相互独立，因此可以通过改变桨叶载荷从而产

生一个用来减小或者抵消旋翼厚度噪声的桨盘面

内噪声。

３５２
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图１　旋翼气动噪声噪声源
［１４］

Ｆｉｇ．１　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｎｏｉｓｅｓｏｕｒｃｅｏｆｒｏｔｏｒ
［１４］

相消控制在有限域的振动抑制中较为常见，

但对无限空间传播的旋翼噪声场进行抑制是具有

较大难度的。本文研究了一种基于力激励的厚度

噪声控制方法，如图２所示，犚 表示旋翼半径，Ψ

表示方位角。在旋翼桨叶的外部区域布置非定常

气动力，使其激励出与原噪声相位相反的可控声

波（力抵抗声），两者叠加可抵消某一方向上的声

压脉冲，从而抑制噪声。根据激励力噪声的传播

方向性，为了更好地抑制厚度噪声，该激励力的方

向需要位于桨盘面内。

图２　基于力激励的声压相消原理示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｃａｎｃｅｌｌａｔｉｏｎ

ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｂａｓｅｄｏｎｆｏｒｃｅｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

关于文中所采用的旋翼气动噪声计算方法已

在作者发表的文献［１５］中进行了详述，这里不再

一一赘述，本文采用后缘小翼的形式实现旋翼厚

度噪声的声压相消，通过主动控制系统驱动后缘

小翼按照特定的规律偏转，使其产生的桨盘面内

阻力可以产生用来抵消旋翼厚度噪声的抑制声

波。图３给出了本文采用的基于后缘小翼控制的

降噪模型，犞 表示旋翼前飞速度，犱表示观测点与

桨盘中心的距离，Ψｏｂｓ表示观测方位角。施加后

缘小翼气动力后远场观测点噪声的控制方程可以

表示为

４π狆′（狓，狋）＝


狋∫犛

ρ０狏ｎ

狉（１－犕犪ｒ
［ ］）ｒｅｔ

ｄ

烐烏 烑

犛

厚度噪声项

＋



狋∫犛

犉狉
犪０狉（１－犕犪ｒ［ ］）ｒｅｔ

ｄ

烐烏 烑

犛

控制力噪声项

（１）

式中狓为声压观测点位置，犕犪ｒ是旋翼在声传播

方向上的马赫数，狏ｎ是积分面运动速度，狉为声源

点犡 到观测点犢 的距离，ρ０ 和犪０ 分别为空气密

度和声波在空气中的传播速度，狉表示旋翼半径，

下标ｒｅｔ表示方程中的积分计算是在延迟时间

τ＝狋－
犡（）狋 －犢（）狋

犮
上进行，犉为桨尖控制力。

图３　基于后缘小翼控制的降噪模型

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎａｃｔｉｖｅｔｒａｉｌｉｎｇ

ｅｄｇｅｃｏｎｔｒｏｌ

２　试验总体方案设计

２１　模型旋翼与试验环境

本试验基于声压相消原理，在每片桨叶的后

缘处安装１片可偏转的小翼，通过内嵌在桨叶内

部的压电传感器驱动后缘小翼有规律的偏转，产

生附加的桨盘面内非定常控制力，从而达到降低

旋翼气动噪声的目的。主动驱动机构是模型旋翼

设计的关键，在保证机构正常运转的同时还要求

驱动机构的质量较轻，因此本文采用了压电堆和

菱形放大器相结合的驱动方式，图４（ａ）给出了后

缘小翼主动驱动机构的驱动原理图。后缘小翼位

于桨叶外端，由内嵌于主桨叶内的驱动机构使得

其在强离心力场下实现高频、大位移的转动，控制

系统的结构示意图如图４（ｂ）所示。通过对压电

堆施加幅值为６０±４０Ｖ的交变电压，压电堆会发

生伸缩运动，该运动经菱形框放大后产生０．１ｍｍ

４５２
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图４　后缘小翼驱动机构示意图
［１６］

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｒｉｖｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ
［１６］

的微小位移，从而转化为拉杆的推拉运动，通过弹

性片的弯曲变形实现小翼的偏转压电堆电压变化

１０Ｖ，小翼偏转角度约为０．８°。

试验中采用的是变厚度桨叶（２片），翼型为

ＯＡ２１２，犚＝１．２７ｍ，弦长犮＝０．１３ｍ，桨叶线性负

扭转，扭转角为－８°，总矩角为４°，旋翼转速为

１０８０ｒ／ｍｉｎ，无前飞速度，桨尖马赫数为０．４２。后

缘小翼位 于 桨 叶 ０．７５犚～０．８５犚，弦 向 位 置

０．８４犮～犮，展长为１１８ｍｍ，弦长为２０ｍｍ，桨叶的

实物图如图５所示。

图５　试验桨叶实物图

Ｆｉｇ．５　Ｐｈｏｔｏｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｕｓｅｄｉｎｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

试验在中国直升机设计研究所的旋翼消声室

中进行，该消声室是亚洲最大的旋翼噪声全消声

室，提供的声学自由场环境满足ＩＳＯ（Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎ

ａｌＯｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｆｏｒＳｔａｎｄａｒｄｉｚａｔｉｏｎ）３７４５要求。

室内净空尺寸为３０ｍ×２０ｍ×１０ｍ，固有频率小

于１５Ｈｚ，背景噪声小于３５ｄＢ，截止频率为６０Ｈｚ，

消声室采用等电位金属尖劈。图６给出了本试验

的消声室环境。试验中，测量声压信号的麦克风

图６　旋翼消声室

Ｆｉｇ．６　Ａｎｅｃｈｏｉｃｃｈａｍｂｅｒｏｆｒｏｔｏｒ

选取 ＭＰＡ２０１ 传 感 器，振 动 测 量 采 用 三 轴

Ｍ３５２Ｃ６８以及单轴ＰＣＢ３３８Ｃ０４传感器，麦克风

及振动传感器采集到的应变信号经ＤＨ３８４０Ｌ应

变放大器放大后传输到测试系统。其中，旋翼轴、

天平浮动框和固定框上各有一个水平方向振动信

号接入噪声测试系统，与噪声信号同步采集，从而

在采集声压信号的同时实时监测试验件的振动水

平。噪声信号的采样频率为５１２００Ｈｚ，试验中每

个试验状态采集１０ｓ数据（约１８０个旋转周期），

从而保证后期试验数据处理的准确性。

２２　试验状态

试验中主要通过主动控制机构驱动后缘襟翼

偏转，使其产生的压差阻力发生周期性变化，形成

激励力，从而在声压观测点处诱发出一个用来抵

消旋翼厚度噪声的可控声波。通过改变后缘襟翼

的偏转角度、偏转频率以及初始相位，调节后缘襟

翼产生阻力的大小，从而测量声压观测点处的噪

声声压。后缘襟翼的偏转规律如式（２）所示

θ＝犃ｆ·ｓｉｎ（犎ｆΨ＋ｆ） （２）

式中犃ｆ为偏转幅度，犎ｆ 为偏转频率，ｆ 为初始

５５２
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相位，为桨盘方位角，θ为正时表示后缘襟翼位于

桨叶Ψ 下方。

根据后缘襟翼的偏转方程，主要开展了三大

类试验：扫频试验、扫相试验、扫幅试验。根据声

压相消理论，偏转频率犎ｆ一定时，仅存在唯一初

始相位ｆ，使得声压相消效果最好，因此本试验

首先固定偏转幅度犃ｆ以及偏转频率犎ｆ，通过扫

相试验确定最优相位，接着在最优相位下开展扫

幅试验，最后再进行扫频试验。驱动电压６０±２０

Ｖ、６０±３０Ｖ、６０±４０Ｖ分别对应后缘小翼偏转幅

度为０．８°、１．６°、２．４°。试验状态如表１所示，共

计８８个试验状态。基准试验状态为：无前飞速

度，旋翼转速为狀＝１０８０ｒ／ｍｉｎ，旋翼总距为θ＝

２°，后缘小翼无偏转。

表１　试验状态表

犜犪犫犾犲１　犆狅狀犱犻狋犻狅狀狊犾犻狊狋犻狀犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋

试验参数 数值

旋翼转速Ω／（ｒ／ｍｉｎ） １０８０±１

旋转频率犳／Ｈｚ １８

旋翼总距角／（°） ４

偏转频率犎ｆ／Ω １，２，３

驱动电压犝／Ｖ ６０±２０，６０±３０，６０±４０

初始相位／（°） ０～３６０

　　本次试验共布置了２３个声压传声器，各观测

点的相对位置如图７所示，θ表示俯仰角，Ｐ１～

Ｐ２３表示观测点位置。通过在不同位置上布置声

压观测点分析方位角、俯仰角、观测距离等对旋翼

厚度噪声声压相消的影响。

２３　试验数据处理及验证

本文由于桨叶振动以及旋翼尾迹与桨叶干扰

等原因，麦克风实际测量到的噪声都是被干扰信

号影响的声压信号，因此需要对噪声信号进行滤

图７　试验中麦克风位置示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅ

ｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

波处理，消除声压信号上的“毛刺”，由于厚度噪声

为低频噪声，因此滤波时需要滤除声压信号中的

高频成分。滤波的基本原则是保证声压的低频成

分幅值不变，因此本文试验数据的滤波处理选择

经典的巴特沃斯低通滤波器，通带和阻带的截止

频率分别为３００Ｈｚ和１０００Ｈｚ。

图８（ａ）、图８（ｂ）给出了Ｐ２２观测点的原始声

压信号以及经过滤波器滤波过后的声压信号，横

坐标狋表示观测时间，并相应地给出了信号的频

谱图，图中ＳＰＬ（ｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌ，量符号记

为犔ｓｐ）表示声压级。通过对比可以看出，声压信

号进过滤波后，前四阶谐波频率的声压信号幅值

基本不变，声压级从滤波前的９４．６２ｄＢ变为滤波

后的９４．２９ｄＢ，差值基本可以忽略，即本文采用的

滤波器在消除高频信号的同时也可以保证试验数

据的真实性。通过对声压信号频谱图进行分析可

以知道：桨盘平面内的声压观测点所测量到的厚

度噪声以１阶、２阶谐波频率为主，图８（ｃ）进一步

给出了一个旋转周期内滤波前后的声压信号

对比。

图９分别给出了Ｐ６、Ｐ１７、Ｐ２２三个观测点试

６５２
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图８　滤波前后观测点Ｐ２２声压信号对比

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｇｎａｌａｔｔｈｅＰ２２ｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｆｉｌｔｅｒｉｎ

图９　计算值与试验值的对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｓ

验测量得到的噪声声压时间流程与文中建立的数

值计算模型计算得到的噪声声压的对比，从图中

可以看出，声压负峰值的大小基本相同，且试验得

到的声压级与数值计算得到的声压级基本一致，

进一步验证了试验测量数据的有效性。

３　参数影响分析

３１　基准状态降噪效果分析

对每个观测点的试验数据进行滤波处理过

后，首先分析了小翼偏转频率为１Ω、初始激励相

７５２
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位为２７０°、激励电压为（６０±４０）Ｖ（偏转幅度约为

３°）状态下的试验结果。图１０给出的是距离桨毂

中心距离犱＝４ｍ 的球面上９个观测点（如图

１０（ａ）所示）的声压级变化云图，犞４ 表示声压级变

化，单位ｄＢ。图中可见，观测区域内噪声声压级

均有明显降低，其中桨盘平面内的声压级降低最

大，可达２．５ｄＢ以上。当观测方位角相同时，桨

盘面内的降噪效果最为明显（Ｐ６），随着俯仰角增

加（Ｐ３、Ｐ８），降噪效果逐渐减小。这是因为后缘

小翼产生的激励力为桨盘平面内的阻力，其引起

的载荷噪声在桨盘平面内最大；而对比桨盘面内

观测点（Ｐ１５、Ｐ６、Ｐ２１）可以看出，该控制规律下方

位角为１８０°的观测点降噪效果最好，左右两侧观

测点的降噪效果基本一致，这是因为对于方位角

不同的观测点，其对应的最优控制规律也各不相

同，主要与后缘小翼的初始激励相位有关。

图１０　声压观测位置及观测区域整体降噪效果

Ｆｉｇ．１０　Ａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎａｎｄ

ｏｖｅｒａｌｌｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｎ

ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｒｅａ

３２　后缘小翼偏转参数

以Ｐ６观测点的试验数据为研究对象，分析

主动后缘小翼的３个参数：频率、幅值、相位对旋

翼气动噪声降噪效果的影响。图１１给出了偏转

幅度为３°，偏转频率分别１Ω、２Ω、３Ω时声压降低

幅值随初始相位变化的曲线图。从图中可以看

出，对于每个偏转频率都有一个降噪幅值最大的

图１１　不同偏转频率下降噪幅值随相位角的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ

ｐｈａｓｅａｎｇｌｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

最优相位，对于１Ω偏转来说，最优相位为２７０°，

而当偏转频率分别为２Ω、３Ω时，最优相位分别为

１８０°、９０°，这主要与声压相消原理有关。对于不

同的偏转频率，最大降噪幅值各不相同：１Ω最大

降噪幅值为２．７ｄＢ，２Ω、３Ω时最大降噪幅值分别

为２．１、２．４ｄＢ。不同偏转频率时的最优相位及最

大降噪幅值各不相同主要是因为不同偏转规律的

主动后缘小翼产生的桨盘面内阻力不同。最优控

制规律的特点可总结为：在观测点相位提前９０°

的方位角上，主动后缘小翼偏转速度最快，且由下

往上偏转，这样其产生的压差阻力引起的载荷噪
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声正好可以有效降低旋翼厚度噪声，这与理论研

究得出的结论一致。

对于本文研究的声压相消方法，不同状态下

的最优相位不需要采用闭环反馈系统来得到，而

可以通过分析直接获得。在观测点相位提前９０°

的方位角上，主动后缘小翼偏转速度最快，且由下

往上偏转，即后缘小翼偏转函数的方位角导数最

大，这样其产生的压差阻力引起的载荷噪声刚好

可以有效降低旋翼厚度噪声，以２阶偏转频率为

例，小翼的偏转规律为：θ＝３ｓｉｎ（２Ψ＋ｆ），要使得

降噪效果最佳，则需在方位角 Ψ＝９０°处θ′＝

３ｃｏｓ（２×９０°＋ｆ）最大，即初始激励相位ｆ＝

１８０°，这与理论研究得出的结论一致。相比于

桨盘平面内的观测点，桨盘平面外周围观测点

的降噪幅值降低，这主要是因为后缘小翼偏转

产生的压差阻力方向沿桨盘平面，其引起的载

荷噪声主要沿桨盘平面传播，所以对于桨盘平

图１３　不同距离观测点的降噪效果

Ｆｉｇ．１３　Ｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｔａｎｃｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ

面外的观测点声压降低幅值会减小。图１２接着

给出了不同偏转频率在最优相位下声压降噪幅值

随后缘小翼偏转角度的变化，从图中可知，偏转频

率一定时，后缘小翼偏转幅度越大，降噪幅值越大；

同一偏转幅度下，偏转频率越小，降噪幅值越大。

图１２　不同偏转频率下降噪幅值随偏转角度的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ

ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

３３　观测点位置参数

通过以上分析可知，给定适当的后缘小翼偏

转规律，Ｐ６观测点的声压级可以降低２．７ｄＢ左

右，为进一步验证本文采用的主动后缘小翼的

降噪效果，图１３分别给出了偏转规律为最优：

９５２
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偏转幅度为３°，偏转频率为１Ω，初始相位２７０°

时（记为３°／１Ω／２７０°），桨毂中心正前方不同观

测距离处的观测点（Ｐ４～Ｐ７，具体位置见图７）在

有无控制状态下的测量得到的试验数据，通过

对声压时间历程以及对应的频谱图进行分析。

可以看出，桨盘平面内的噪声主要以厚度噪声

为主，随着观测距离的减小，观测点的声压负峰

值增大，声压级从６ｍ处Ｐ４观测点的７６．６１ｄＢ

增加到３ｍ处Ｐ６观测点的８３．２４ｄＢ。通过对比

给定控制后的声压信号，可以发现该偏转规律

下的后缘小翼引起的压差阻力均能降低４个声

压观测点的声压级，声压级降低幅值分别为

２．１４、２．１３、２．４８、２．７２ｄＢ。这表明对于同一方

位角上的声压观测点，同样的偏转规律均能降

低声压级。

在分析了观测距离对观测点噪声声压级的影

响后，接下来对距离桨毂中心４ｍ的不同俯仰角

的观测点的声压信号进行处理。

图１４给出了不同俯仰角上试验测量得到的

观测点的声压时间历程以及频谱图。

从图１４中可以看出，方位角为１８０°，俯仰

角分别为１０°、０°和－１０°的３个观测点Ｐ３、Ｐ６

和Ｐ８，声压级降噪幅值分别为１．４、２．４８、１．９５

ｄＢ；图１５给出了声压降低幅值随俯仰角变化

的曲线图，可以发现，相比于桨盘平面内的观

测点，桨盘平面上下方观测点的降噪幅值降

低，这是因为后缘小翼偏转产生的压差阻力方

向沿桨盘平面，其引起的载荷噪声主要沿桨盘

平面传播，所以对于桨盘平面外的观测点声压

降低幅值会减小。

图１４　不同俯仰角观测点的降噪效果

Ｆｉｇ．１４　Ｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｓ

０６２
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图１５　声压降噪幅值随俯仰角的变化

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ

ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅ

４　结　论

本文主要开展了基于后缘小翼控制的旋翼气

动噪声降噪试验研究，首先根据试验条件及试验

要求完成了旋翼气动噪声降噪的试验方案设计，

接着在中国直升机设计研究所的全消声室中开展

了旋翼气动噪声试验，分别进行了后缘小翼不同

偏转规律、共８８个控制状态的降噪试验，最后通

过对试验数据进行处理分析，并与理论计算结果

进行对比验证，得到了基于后缘小翼控制的旋翼

气动噪声降噪的参数影响规律。可总结结论

如下：

１）试验结果表明，悬停状态下，桨盘平面内

的旋翼噪声以１阶、２阶谐波频率的厚度噪声为

主，随着观测距离的减小，观测点的声压负峰值

增大。

２）对于本文的小尺寸缩比模型旋翼，主动后

缘小翼控制可以使桨盘平面内的声压级降低２ｄＢ

以上，且不同位置处的观测点具有不同的后缘小

翼最优控制规律，这主要与观测点的方位角有关，

而与俯仰角无关。

３）对于不同位置处的观测点，后缘小翼最优

控制规律的特点为：在观测点相位提前９０°的方

位角上，主动后缘小翼偏转速度最快，且由下往上

偏转，这样其产生的压差阻力引起的载荷噪声可

以抵消部分的厚度噪声。

４）１阶偏转频率的后缘小翼降噪效果最好，

当偏转频率一定时，后缘小翼偏转幅度越大，降噪

幅值也越大；对于固定位置的观测点，降噪效果最

佳的偏转相位只有一个，且不合适的偏转相位反

而会使声压级增大。
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