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摘　　　要：提出了一种适用于直升机旋翼桨涡干扰距离计算的方法。针对桨涡干扰距离计算中必需的

旋翼桨盘入流及桨盘倾角，又分别建立了旋翼耦合 ＮＳ（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）／自由尾迹模型和桨盘配平模型进行

求解，其特点是兼顾计算精度和计算效率；并从悬停、前飞两方面验证了方法的有效性。应用所建立的桨涡

干扰距离计算方法，着重分析了直升机纵向平面力以及飞行参数对旋翼桨涡干扰距离的影响机理，并进一步

计算了不同纵向平面力作用下的旋翼地面声场特性及影响规律。结果表明：合理施加纵向平面力、加速度等

措施后，地面最大噪声降低约４ｄＢ。同时，还通过研究桨涡干扰距离与飞行参数的影响关系，得到了一些对

直升机低噪声飞行具有实际指导意义的结论。
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　　与固定翼飞机不同，在直升机进场飞行过程

中，由于桨盘诱导入流及自由来流的共同作用，旋

翼尾迹会靠近桨盘平面运动，使旋翼容易产生强

烈的桨涡干扰噪声
［１］。旋翼桨涡干扰噪声是直

升机特有的一种脉冲噪声，一旦出现桨涡干扰噪

声，该噪声将在直升机旋翼总噪声中占主导地位，

对地面人员具有严重的噪声污染。桨涡干扰噪

声一直是直升机噪声的研究热点［２３］。至目前，许

多研究者已从桨叶设计［４］、桨尖射流控制［５］、高阶

谐波控制［６］等方面开展了旋翼桨涡干扰噪声的

降噪研究。然而，这些方法要么需要重新设计旋

翼，消耗巨大的人力、物力；要么虽然可降低噪声，

但也会带来旋翼振动水平增加等弊端。更进一步

地，由于设计生产已经定型，此类设计降噪方法对

于已服役的直升机并不可取。先前的研究表明，

旋翼桨涡干扰噪声与直升机飞行参数密切相

关［７］。如果能够在直升机飞行中，通过改变其飞

行姿态来降低旋翼桨涡噪声（不妨称之为“使用降

噪方法”），将是一种更经济、更便捷的降噪方法。

旋翼桨涡干扰 （ｂｌａｄｅｖｏｒｔｅｘｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ，

ＢＶＩ）噪声大小与桨尖涡环量、涡核半径、桨涡干

扰距离等参数密切相关。其中，最重要的影响参

数是桨涡干扰距离
［８］。桨涡干扰距离（ｍｉｓｓｄｉｓ

ｔａｎｃｅ）定义为桨叶尾迹与桨盘平面的垂直距离；

当该干扰距离较大时，桨尖涡对桨叶的干扰作用

较小，ＢＶＩ噪声也小；反之，将引起比较强烈的旋

翼桨涡干扰噪声。因此，采用“使用降噪方法”降

低桨涡干扰噪声主要应该从增大桨涡干扰距离

入手。

１９９５年，Ｓｃｈｍｉｔｚ在文献［９］中针对直升机下

降飞行过程中加、减速度对桨涡干扰噪声的影响

开展了较深入的研究。他们的结果表明，在直升

机下降过程中合理地加、减速飞行能够增大旋翼

桨涡干扰距离，降低桨涡干扰噪声。此外，该文

献还探讨了基于纵向平面力（犡力）的桨涡干扰

噪声控制，并初步给出了在机身两侧安装螺旋桨

的犡力实现装置。而在文献［１０］中，研究者还专

门开展了犡力实现装置的试验研究，试验结果表

明在直升机机身安装微阻力发生器能够产生足够

大小的纵向平面力控制，且不会对机身造成较大

的扰动，同时由于控制装置安装在机身，因此不会

增加直升机操纵的复杂度。近年来，“使用降噪方

法”已成为又一个降低ＢＶＩ噪声研究方向
［１１１２］。

然而，这些研究并未深入分析直升机飞行过程中

其他飞行参数对桨涡干扰距离的影响，且未进一

步开展不同控制措施下旋翼地面声场特性的

研究。

鉴于此，本文首先提出了一套适用于桨盘平

面任意点桨涡干扰距离计算的方法，其中涉及旋

翼桨盘入流及桨盘倾角两个未知量。针对旋翼桨

盘入流求解，又建立了兼顾计算效率及计算精度

的旋翼耦合ＮＳ（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）／自由尾迹方法。

而对于桨盘倾角，推导建立了旋翼桨盘配平模型

以进行求解。在此基础上，着重计算分析了飞行

参数、纵向平面力对桨涡干扰距离的影响。与先

前研究不同的是，除犡力外，本文还分析了犣力

对桨涡干扰距离的影响，并进一步对不同降噪措

施下的旋翼地面声场进行了计算和分析，得出了

一些有实际指导意义的“使用降噪方法”的结论。

１　桨涡干扰距离计算方法

１１　桨涡干扰距离公式推导

直升机飞行过程中，桨叶环量沿桨叶展向及

周向的变化导致尾迹涡［１３］从桨叶后缘脱出，并随

流场当地速度自由运动。图１给出了前飞状态下

尾迹涡运动轨迹示意图，其中犣坐标垂直于旋翼

桨盘平面，犢 轴指向旋翼桨盘平面前行侧，犡 轴指

向旋翼桨盘平面后方。

图１　桨叶尾迹涡运动轨迹示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂｌａｄｅｗａｋｅｖｏｒｔｅｘｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

事实上，桨叶运动过程中，桨叶后缘各剖面位

置均会脱落出尾迹涡［１３］。为研究方便，后文中选

择了桨尖位置脱出的尾迹涡作为算例进行具体的

８１４１
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参数影响分析。对于初始位置坐标为（犡０，犢，０）

的尾迹涡，其坐标满足无量纲方程犡２０＋犢
２＝１。

在直升机飞行过程中，其侧向速度一般可忽略不

计，因此尾迹涡运动过程中犢 坐标保持不变。尾

迹涡运动方程为

犣

（ ）犡 犢
＝
－λ

μ
（１）

式中μ表示前进比。对式（１）积分可得尾迹涡距

桨盘平面任一位置（犡，犢）的垂直距离犣ｗ 为

犣ｗ ＝ｔａｎ（αｔｐｐ）（犡－犡０）－
λｉ，０（ ）
μ
（犡－犡０）·

１＋犽犢犢＋犽犡犡＋０．５犽犡（犡＋犡０［ ］） （２）

式中λ表示桨盘入流速度，αｔｐｐ表示旋翼桨盘倾

角，λｉ，０表示均匀入流计算模型的得到的诱导速

度，犽犡、犽犢 分别表示桨盘入流在坐标犡、犢 向的修

正系数［９］。从式（２）可以看出，桨涡干扰距离主

要与两方面因素有关：桨盘倾斜引起的干扰距离

变化；桨盘入流引起旋翼尾迹运动造成的干扰距

离改变。基于此，本文后续参数分析中，主要围绕

旋翼桨盘倾角及桨盘入流变化两方面展开。

文献［１４］研究表明，强烈桨涡干扰现象主要

发生在方位角为６０°～７０°、桨叶展向０．８犚～０．９犚

（犚表示桨叶半径）区间内，且该区域桨涡干扰距

离对ＢＶＩ噪声大小具有重要的影响；当该区域

桨涡干扰距离较小时，整体旋翼ＢＶＩ噪声大，反

之，干扰距离大时，ＢＶＩ噪声小。文中选择了７０°

方位角、０．８５犚处桨盘位置作为分析对象，对应的

尾迹涡初始位置坐标为（－０．６０犚，０．８０犚，０）。

如式（２）所示，旋翼桨涡干扰距离与旋翼桨

盘入流及旋翼桨盘倾角有关。旋翼桨盘入流将通

过文中第１．２节中建立的耦合ＮＳ／自由尾迹模

型计算得到；旋翼桨盘倾角则通过文中第１．３节

中建立的旋翼桨盘配平模型计算得到。

１２　旋翼气动模型建立及验证

先前桨涡干扰距离计算中主要采用基于试

验的入流模型［９］。虽然该方法具有较高的计算效

率，但其主要依据传统的矩形桨叶试验得到，且不

能完全模拟各种飞行条件下的旋翼桨盘入流。为

此，本文建立了兼顾计算精度及计算效率的耦合

ＮＳ／自由尾迹模型以进行旋翼入流计算。如图２

所示，该耦合模型将旋翼流场计算域分为桨叶近

体区域、旋翼尾迹区域两部分。

１）在桨叶附近区域通过求解ＮＳ方程以获

得准确的桨叶流场、载荷信息及模拟旋翼尾迹的

图２　ＣＦＤ／自由尾迹耦合方法示意图

Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＣＦＤ／ｆｒｅｅｗａｋｅ

ｃｏｕｐｌｅｄｍｅｔｈｏｄ

形成。惯性坐标系下ＮＳ方程可表示为



狋
犞

犠ｄ犞＋
犛

犉ｄ犛－
犛

犌ｄ犛＝０ （３）

式中守恒变量犠＝ ρ，ρ狌，ρ狏，ρ狑，ρ［ ］犈 Ｔ；速度矢

量狌＝（狌，狏，狑）；犈、ρ分别表示能量和密度；犞 为

网格控制体单元体积；犛为面积；犉、犌分别为对流

通量和黏性通量。方程求解中空间离散采用

Ｊａｍｅｓｏｎ中心格式
［１５］，时间推进采用５步 ＲＫ

（ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ）格式，湍流模型为ＢＬ（Ｂａｌｄｗｉｎ

Ｌｏｍａｘ）模型
［１６］。

２）旋翼尾迹区域，桨叶后缘脱出的尾迹，在

离开桨叶一段距离后，会形成单根桨尖涡。桨尖

涡形状采用自由尾迹方法进行求解［１７］。

耦合方法中还需要进行不同计算域间的信息

交换。ＣＦＤ计算得到的涡量信息需要传递至自

由尾迹计算域中。从计算效率角度考虑，本文采

用了集中涡源法［１８］，该方法中首先沿翼型周向对

压力进行积分，得到桨叶剖面升力系数，然后通过

式（４）求解得到桨叶剖面环量。

Γ＝
１

２
犆狏ｃ犆ｌ （４）

式中犆为桨叶剖面弦长。犆ｌ表示桨叶剖面升力系

数，狏ｃ为桨叶剖面合速度。Γ表示桨叶剖面环量。

文中采用边界修正法［１８］将尾迹计算域中的

诱导速度信息传递至ＣＦＤ计算域。该方法中，

ＣＦＤ计算域最外层网格单元速度为尾迹计算域

计算得到的诱导速度叠加自由来流速度。网格边

界单元的速度及其他变量求解公式为

烄

烆

烌

烎

狌

狏

狑

＝

狌∞ ＋狌ｉ

狏∞ ＋狏ｉ

狑∞ ＋狑

烄

烆

烌

烎ｉ

（５）

ρ＝
犪２

犪２∞（ ）
１
γ－１

（６）

９１４１
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犲＝ρ
犪２

γ（γ－１）
＋
狌２＋狏

２
＋狑

２

［ ］２
（７）

式中狌、狏、狑分别表示流场速度沿犡、犢、犣轴的分

量，犪表示声速；下标∞表示自由流，ｉ表示诱导

速度。

下文分别从悬停、前飞两方面验证所建气动

模型的有效性。悬停算例选择了行业内广泛采用

的ＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇ旋翼
［１９］。该旋翼具有两片矩

形桨叶，展弦比为６，采用 ＮＡＣＡ００１２翼型。计

算状态为：桨尖马赫数为０．４３９、总距角为８°。图

３给出的是该状态下不同桨叶剖面压力系数犆ｐ

分布与试验值［１９］及嵌套网格 ＣＦＤ方法计算结

果［２０］的对比，其中狉表示所计算桨叶剖面展向位

置。可以看出，本文所建立的数值方法其计算结

果与试验值及嵌套ＣＦＤ方法计算结果吻合良好。

接下来，采用 Ｈｅｌｉｓｈａｐｅ７Ａ 旋翼低速前飞

桨涡干扰状态
［２１］作为前飞验证算例。桨涡干扰

图３　ＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇ旋翼桨叶剖面压力计算结果与

文献试验值、嵌套ＣＦＤ计算结果的对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｆＣａｒａｄｏｎｎａＴｕｎｇｍｏｄｅｌｒｏｔｏｒａｍｏｎｇｐｒｅｓｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄ，ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄｅｍｂｅｄｄｅｄ

ＣＦＤｍｅｔｈｏｄ

状态的气动力计算是直升机空气动力学领域具有

挑战性的课题，这一算例可进一步检验本文方法

的有效性。Ｈｅｌｉｓｈａｐｅ７Ａ旋翼共有４片桨叶，桨

叶半径为２．１ｍ，展弦比为１５，采用了非线性扭转

分布及多段翼型布置，构型相对比较复杂。具体

计算状态：前进比为０．１６７，桨尖马赫数为０．６１７。

桨叶挥舞及扭转运动规律取自文献［２１］测量值。

图４计算给出了１８０°方位角，０．９２犚、０．９８犚桨叶

展向剖面的压力系数分布，并与试验值及嵌套

ＣＦＤ方法结果进行了对比。从图中可以看出，不

同截面上、下表面压力分布曲线与试验值、嵌套

ＣＦＤ方法计算结果吻合较好。这再次说明本文

建立的耦合ＣＦＤ计算方法是有效的。

图４　Ｈｅｌｉｓｈａｐｅ７Ａ旋翼桨叶剖面压力计算结果与

试验值、嵌套ＣＦＤ计算结果对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｐｒｏｆｉｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

ｏｆＨｅｌｉｓｈａｐｅ７Ａｒｏｔｏｒａｍｏｎｇｐｒｅｓｅｎｔｍｅｔｈｏｄ，

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄｅｍｂｅｄｄｅｄＣＦＤｍｅｔｈｏｄ

１３　直升机旋翼桨盘配平模型的推导

本节推导直升机旋翼桨盘配平模型，其目的

是通过分析直升机飞行过程中纵向平面内受力情

况来求解旋翼桨盘倾角。图５给出了直升机飞行

０２４１



　第７期 张　威等：基于干扰距离控制的直升机桨涡干扰噪声降噪方法

图５　直升机纵向平面受力示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｆｏｒｃｅｓ

过程中，纵向平面内的受力示意图。

风轴系（图中犡犢犣轴）下，直升机受力平衡

方程为

犜ｓｉｎ（－αｔｐｐ）－犇ｆ－犠ｓｉｎγ－犎ｃｏｓ（－αｔｐｐ）＝０

犜ｃｏｓ（－αｔｐｐ）－犠ｃｏｓγ＋犎ｓｉｎ（－αｔｐｐ）＝
烅
烄

烆 ０

（８）

　　直升机下降飞行过程中飞行轨迹角（γ）一般

不超过１０°，可对其进行小角度简化处理；此外，

由文献［９］可知，旋翼在低速下降飞行过程中后向

力（犎）相对于直升机拉力（犜）、重力（犠）及直升

机废阻（犇ｆ）而言，可忽略不计。则式（８）可简

化为

犜αｔｐｐ＋犇ｆ＋犎＋犠γ＝０

犜－犠 ＝
｛ ０

（９）

　　求解式（９）得

αｔｐｐ ＝－
犇ｆ
犠
－γ　　犇ｆ＝

１

２ρ
狏２ｆ犳 （１０）

式中犳表示直升机机身等效阻力面积；狏ｆ代表直

升机飞行速度；ρ是空气密度。

可以看出，通过式（１０）可配平求解得到各飞

行状态下的旋翼桨盘倾角。

２　“使用降噪方法”

本节首先分析纵向平面力（包含犡力、犣力）

对直升机旋翼桨涡干扰距离及噪声的影响。纵

向平面力是指平行于图５中犡 轴及犣 轴的作用

力［９，２２］（文中简称为犡力、犣力）。文献［９１０］中，

研究者已对多种纵向平面力实现装置进行了相关

实验研究，并发现通过在机身安装微阻力发生器

（见图６）能够产生足够大小的纵向平面力且不会

对直升机产生较大的扰动。

图７计算了旋翼拉力系数犆ｔ 为０．００５４、前

进比为０．１６４时，不同大小犡力对旋翼桨涡干

扰距离的影响。由图可以看出，当直升机飞行轨

迹角较小时（轨迹角为－３°），由于前飞来流及旋

图６　微阻力发生器
［１０］示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｃｒｏｄｒａｇｇｅｎｅｒａｔｏｒ
［１０］

图７　犡力对直升机旋翼桨涡干扰距离的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆ犡ｆｏｒｃｅｏｎｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｏｆ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｒｏｔｏｒ

翼诱导入流的共同作用，旋翼尾迹位于桨盘平面

下方。施加犡力（阻力）后，为保持直升机受力平

衡，旋翼桨盘会向前倾，这将使得干扰距离增大；

而增加推力将使得桨涡干扰距离降低，甚至使得

旋翼尾迹穿过桨盘平面吹向上方，这将显著增加

旋翼桨涡干扰及噪声。对于初始旋翼尾迹位于

桨盘平面上方（飞行轨迹角为－９°）的情况，当施

加相同的犡力，其变化趋势正好相反。

不同于犡力影响，由力平衡方程可知，施加

额外犣力后旋翼拉力将随之改变。图８计算了

前进比为０．１６４、初始旋翼拉力系数为０．００５４

时，不同飞行轨迹角（γ）下旋翼桨涡干扰距离随

犣力变化曲线。由图可见，当飞行轨迹角较小时

（文中指绝对值大小），增加向上的犣力会降低旋

翼拉力，从而减小桨盘入流，使得旋翼尾迹靠近桨

盘平面；而增加向下的犣力将使得旋翼尾迹远离

桨盘平面。当飞行轨迹角为－８°时，旋翼初始尾

迹位于桨盘平面上方，施加相同的犣力，旋翼桨

涡干扰距离变化趋势相反。此外，由图７、图８对

比可以看出，当施加相同大小的直升机纵向平面

力时，犡力对桨涡干扰距离改变幅值大于犣力

１２４１
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图８　犣力对直升机旋翼桨涡干扰距离的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆ犣ｆｏｒｃｅｏｎｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｏｆ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｒｏｔｏｒ

（如图７、图８中犆、犇点所示）。

虽然犡力、犣力均能降低旋翼桨涡干扰噪

声，但两者增大桨涡干扰距离的方式并不相同。

犡力主要通过改变旋翼桨盘倾角引起桨涡干扰

距离变化；而犣力主要通过改变旋翼拉力系数及

相应的桨盘入流引起桨涡干扰距离变化。

图７、图８分析了纵向平面力对旋翼桨涡干

扰距离的影响。旋翼桨涡干扰距离变化一方面

会改变旋翼噪声幅值。同时，随桨涡干扰距离变

化，桨涡干扰噪声辐射的方向性也会随之改变。

为此，本文采用作者先前发展的直升机飞行过程

中旋翼地面噪声高效预测方法［２３］，计算分析了纵

向平面力对 ＯＬＳ（ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｌｏａｄｓｓｕｒｖｅｙ）旋

翼［２４］地面声场的影响。直升机飞行轨迹与地面

观测点空间几何位置关系如图９所示。图中，地

面观测面尺寸为１９０ｍ×１２０ｍ，各观测点隔间２．５

ｍ，直升机飞行终点位置与地面垂直距离为３０ｍ。

图９　直升机飞行轨迹与地面观测面空间几何关系

Ｆｉｇ．９　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ａｎｄｇｒｏｕｎｄｏｂｓｅｒｖｅｒｓ

图１０计算分析了纵向平面力对旋翼地面声

曝光级的影响。计算中旋翼拉力系数为０．００５４，

前进比为０．１６４，桨尖马赫数为０．６６４，纵向平面

力大小为－０．０５犠（其中犠 是直升机总质量）。

由图可以看出，增加纵向平面力后，－３°轨迹角下

旋翼地面声场声曝光级均有所降低；而－９°轨迹

角下的旋翼地面声场声曝光级增加；这种声曝光

级变化趋势与桨涡干扰距离变化趋势一致（如图

７、图８中犃→犈、犆→犉变化所示）。此外还可以

看出，在地面声曝光级幅值改变的同时，旋翼最大

噪声幅值所在地面位置也发生了变化。这是由于

施加纵向平面力后，旋翼桨盘后部桨涡干扰距离

变化较大，而该处噪声主要辐射至桨盘前行侧，因

此，当干扰距离增大时，旋翼辐射至桨盘前行侧的

（对应地面下半平面）噪声降低，最大旋翼噪声向

地面中线移动；反之，旋翼辐射至前行侧噪声增

大，相应的地面最大噪声向地面下半平面方向

移动。

上面从改变直升机飞行过程中旋翼桨盘倾角

２２４１



　第７期 张　威等：基于干扰距离控制的直升机桨涡干扰噪声降噪方法

图１０　纵向平面力对旋翼地面声场影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｆｏｒｃｅｓｏｎｇｒｏｕｎｄｎｏｉｓｅｆｉｅｌｄｏｆｒｏｔｏｒ

及桨盘入流两方面开展了直升机“使用降噪方法”

研究。事实上，直升机在飞行过程中加、减速飞行

同样会引起旋翼桨盘倾角及桨盘入流变化。为

此，本文分析了加速度对旋翼地面声场的影响。

计算中飞行轨迹角为－６°，该轨迹角度下旋翼尾

图１１　加速度对旋翼地面声场影响（γ＝－６°）

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｎｇｒｏｕｎｄｎｏｉｓｅｆｉｅｌｄｏｆｒｏｔｏｒ（γ＝－６°）

迹桨涡干扰距离接近零（如图７、图８中犅 点所

示），此时旋翼会产生强烈的桨涡干扰噪声。图

１１对比给出了该轨迹角度下，定常及减速飞行过

程中的旋翼地面声曝光级等高图。由计算结果可

以看出，非定常飞行状态下旋翼地面最大声曝光

级幅值及所处方位均发生了较大变化。这是由于

减速飞行时，一方面旋翼桨盘后倒；另一方面随着

桨盘后倒，在前飞来流作用下旋翼尾迹逐渐被吹

向桨盘平面上方，桨涡干扰距离增大、噪声降低。

３２４１
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因此，最大旋翼地面噪声出现在定常飞行轨迹段

末端、减速飞行轨迹段前端。

此外，对比－３°、－６°及－９°飞行轨迹角下的

旋翼地面声场还可以看出，随飞行轨迹角增加，旋

翼地面声场呈现出先增大后减小的趋势，这同样

是由于旋翼桨涡干扰距离变化引起的（对应的

桨涡干扰距离如图７、图８中犃、犅、犆三点）。

由上述分析可以看出，旋翼桨涡干扰距离与

直升机飞行参数密切相关。为此，本节依据所建

模型，计算分析了不同前进比、旋翼拉力系数、飞

行轨迹角下旋翼桨涡干扰距离等高线图，如图

１２所示。由图可以看出，对于较小角度的飞行轨

迹，更大的拉力系数及更小的飞行速度将使得旋

翼尾迹进一步向桨盘平面下方移动，增加旋翼桨

涡干扰距离；当飞行轨迹角度较大，直升机旋翼尾

迹位于桨盘平面上方，更小的拉力系数及更大的

前飞速度，会使得旋翼尾迹进一步吹向桨盘平面

上方，增大桨涡干扰距离。

对比图１２中各图可以看出，随着下降飞行轨

迹角增大，旋翼桨盘后倾加剧，桨盘出流（来流由

图１２　不同飞行轨迹角下直升机桨涡干扰距离

等高线图

Ｆｉｇ．１２　Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｎｔｏｕｒｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｇｌｅｓ

桨盘平面下方吹向桨盘平面上方）逐渐增大，因此

旋翼尾迹位于桨盘平面上方的飞行状态增多。同

时可以看出，当飞行轨迹角较小时，旋翼尾迹靠近

桨盘平面（如 犣ｗ ≤０．０３）的飞行状态更少（即

－０．０３≤犣ｗ≤０．０３所包围的飞行状态范围更

少）；飞行轨迹角较大时，有更多的状态，使得旋翼

尾迹靠近桨盘平面。

３　结　论

本文建立了一个基于旋翼耦合ＣＦＤ和桨盘

配平模型的旋翼桨涡干扰距离计算方法。应用

该方法，分别计算分析了纵向平面力、飞行参数对

直升机进场飞行中旋翼桨涡干扰距离的影响；并

对不同降噪措施下的旋翼地面声场进行了分析，

可总结如下结论：

１）当直升机飞行轨迹角较大时，可采取增加

向上犣力、降低旋翼拉力系数的方式来增加桨

涡干扰距离，降低噪声；当飞行轨迹角度较小时，

应采取相反降噪措施。对比表明，相同幅值下犡

力相较于犣力对旋翼桨涡干扰距离改变更

大些。

２）通过ＯＬＳ旋翼算例表明，当桨涡干扰距

离增大时，一方面旋翼地面声场幅值降低，另一方

面旋翼噪声辐射方向也发生变化，向地面中线

移动。

３）直升机加、减速飞行与犡力均能通过改

变旋翼桨盘倾角增加旋翼桨涡干扰距离。对于

较小飞行轨迹角时，直升机加速飞行可增加桨涡

干扰距离。直升机飞行轨迹较大时，减速飞行能

４２４１
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增加桨涡干扰距离。

４）当直升机飞行轨迹角较小时，较小旋翼

桨涡干扰距离对应的飞行包线范围更小；飞行轨

迹角较大时，较小旋翼桨涡干扰距离对应的飞行

包线范围更大。
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