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旋翼 噪声的理论模拟与分析

乔渭阳 唐狄毅 李文兰

西北工业大学 教研室
,

西安
,

一

, ,

, ,

、 ,

摘 要 噪声是旋典产生的一种非常强烈的脉冲式噪声
,

本文应用理论模拟的方法分析了

噪声的规律 对叶片表面非定常力的计算采用了有限冀展叶片对倾斜正弦式阵风的响应函

数
,

声场计算应用了墓于 声类比理论的频域方法 应用本文方法计算的 噪声声压

信号与实验结果 比较吻合较好
。

关扭词 噪音
,

旋其
,

涡桨
一

干涉

中圈分类号
, ,

一

, 一 , ,

盯
,

一 ·

, , 一

旋翼是直升机的主要噪声源
,

旋翼产生噪声的机理同螺旋桨和桨扇一样
,

是开式转子产

生噪声一类问题
。

但是
,

由于直升机工作的特点
,

旋冀产生的噪声谱有别于螺旋桨和桨扇
,

最

显著的区别是旋翼噪声谱中有叶片
一

旋涡干涉噪声
一 ,

简写

噪声
。

这是一种非常强的脉冲式噪声
,

一旦出现
,

它就成为直升机的主要噪声〔’〕。

因此
,

如何计算和降低 噪声就成为直升机和旋翼设计与生产部门普遍关心的问题
。

, 〕 年代初最先对 噪声进行了理论分析
。

她应用的是一种流场
一

声场统一

解方法
。

首先应用线化非定常气动理论计算叶片与旋涡干涉产生的非定常力
,

然后把叶片表

面非定常力作为奇次波动方程的边界条件得到 噪声的声场模型
。

年代以来
,

记

与她的同事把这种方法进一步发展到在高叶尖速度下考虑弦向非紧致效应的情况川
。

研究

噪声的另一种理论分析方法是 ’等人应用的 方法
,

他采用包含旋涡
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运动的二维非定常小扰动速势方程求解旋翼叶片周 围流场
,

再应用的 方法把

二维近场压力场扩展到三维远场计算 噪声场
。

但是
,

由于直升机叶尖涡结构以及叶

片对旋涡响应等的复杂性
,

目前仍很难直接地 由给定的直升机工作状态应用理论模型预

测出 噪声川
。

然而
,

开展对 噪声的理论研究
,

应用数值模拟分析 噪声的特

征
,

分析影响其大小的主要参数和规律
,

可以为在实际直升机上减小 噪声 以及进行

消声和隔声分析提供依据
。

鉴于国内尚未对 噪声进行过专门的研究
,

并考虑到应用

上述两种方法进行工程分析时的复杂性 流场
一

声场统一解法需要进行繁琐的齐次波动方

程的求解
,

方法需要耗时的非定常流数值求解过程
。

本文在对叶片
一

旋涡干涉

物理模型描述的基础上
,

给出一种 噪声数值模拟方法
。

在计算叶片非定常力时采用

了有限翼展叶片对倾斜正弦式阵风的响应函数
,

声场计算应用基于 声类 比理论

的频域噪声公式
。

采用 声类比理论简化了 噪声计算公式和计算过程
。

应用

本文模型对 噪声进行了数值模拟
,

讨论 了 噪声的变化规律
,

并与实验结果进行

了比较
。

旋冀叶片
一

旋涡干涉的物理模型

旋翼叶片后缘的尾迹与普通机翼尾迹一样
,

尾缘处的涡页卷起形成一对集 中的拖曳

涡
。

其中叶根处拖曳涡较弱
,

粘性扩散迅速 而叶尖拖曳涡非常稳固
,

粘性扩散缓慢
,

而且

叶尖涡一般不是稳定地沿着叶尖的螺旋线移动
,

而会与叶片相互干涉
,

如图 所示
。

叶片表面升力可以看作是一个连续分布的

偶极子声源
,

当受到经过其附近的旋涡刺激
,

表

面偶极子源突然发生变化就会向外辐射很强的

脉冲式噪声
。

对于给定飞行状态
,

旋涡扫过叶片

时相交角度 和垂直 间距 在一般情况下可以
认为与时 旬无关 图

。

一〔 〕认为 。十片
一

旋 边

涡干 涉问题可 以应 用图 所示 的简化模型描

述
,

即一个有限展弦 比 的叶片以均匀速度

掠过一个无限组的涡线系
,

前进速度 等于 叶

片角速度 乘以有效 叶片半径
,

有效叶片半

径取实际 叶片展 向压力 中心的半径
,

涡核与叶

片垂 向距离为
,

前进 比通过参数 和 反映
,

有效叶片展长取有效半径的一半
,

在前进方 向

涡线的间隔取 二 。

应用转子每转一转

旋转轴线

叶尖涡

图 旋翼叶片拖曳涡

叶片与旋涡的干涉次数以及特征参数 口和 就可以确定实际旋翼叶片
一

旋涡干涉的物理

模型
。

噪声场数值模拟方法

叶片表面脉动升力计算 求解叶片表面非定常气动力利用了线性空气动力方程和

线化的边界条件 即叶片为无限薄
、

平均来流速度对叶片攻角为零
,

因此叶片对旋涡诱导

的上洗扰动速度场的响应可以用叶片对每一个倾斜正弦式阵风的响应的叠加求得
,

对图

所示的二维问题
,

上洗速度场的每一个倾斜正弦式阵风可表示为
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‘ 一 ‘ 口

其中
, 犬

,

尺
。

对应的非定常

升力在不考虑有限展长影响时可用响应函数
, , ,

从 表示为 〕

二 犬 冈 阮 “ 一 式 ‘ ’口泞 , , ,

材泛

一
,

一
, 。 ,

一
, 「。

其中 一云
,

表示压缩性影响
。

‘, “ 」考

虑 了有限展长对叶片响应的影响
,

在忽略气

流压缩性影响的条件下得到 了有限展长

叶片上非定常升力计算公式

一 二

阅
, 一 ’ ,‘ , ,

刀二畜畜
洲洲尸尸

一一团‘ 一一‘二 一一一一

图 叶片
一

旋涡干涉物理模型

其中
, , ,

是广义的 函数
,

它与 函数的关系为
。 , , ,

由 可求得叶片对旋涡诱导的上洗速度场响应产生的非定常升力

尸 一

丁丁
‘

对于图 所示叶片与旋涡干涉
,

诱导上洗速度场的谐波分量 可表示为

一 下‘
尺 ‘一 , ’‘ ,

艺 “ 二

可得 的傅立叶级数展开式

井壑誓些艺 从 漏 夕

其中 二 月
·

一 口
,

从 一 ’‘ ’人“ 二

戈 一 一 , 。 人‘“ 二 ·

月
, 二 ·

月
,

,

一
,

一
。

噪声场计算 噪声是叶片表面偶极子

源 突 然 受 到 旋 涡 刺激 发 生 变 化 向外 辐 射 的 噪声
。

声类比理论是解决这类有运动固体边界存在

的流体发声问题成熟和普遍采用的方法
,

可应用 盯

公式
、

公式或
一

方程川
。

假设叶片弦长以

及有效展长与声波波长相 比是小量
,

则叶片与旋涡干

涉在叶片表面产生的非定常气动力可用一个点源偶极

子表示
。

旋翼 噪声可以表示为图 所示的旋转点

源偶极子声场模型
。

·

月
, 二 ·

夕
,

观察点

图 噪声场计算模型

基于 声类比理论
,

川研究了 自由空间任一运动奇点 点源单极子
、

点

源偶极子
、

点源四极子 的声场特性
。

之后他把这一理论应用于直升机旋翼
,

并利用螺旋桨
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噪声理论中标准的远场近似关系式 一 , 一 一必
,

以及傅立叶变换式
,

得到 了

旋翼叶片上一点源升力偶极子产生的远场噪声谐波值

菇笠沃 一 二 一 , 日 , 、 、 、 ,
” 址一一一一 宁

。 ,

一 一 , ,

一
, 一 , 一 一 ” , 。 〕

万鱿 汀 川 一
’

一
‘

”
’

一
’

一 ” ”
’ 一

”
一 ”

”
一

’ 一 ” ”” 一 】

其中 是谐波次数
, 门 是旋转速度

, 。

表示声速
,

是第一类贝塞尔函数
,

的 自变量是
少 , ,

材“ 一 。 。。 、

是观察点的坐标
,

和
,

升力点源的傅立叶级数的系数
,

表示脉动升力的谐波次数
,

即

一 。

艺〔 , 〕

其中 口
。

把 式中的 毓 和 氏 代入式 就得到的旋翼叶片
一

旋涡干涉噪声的谐波量

二

阅
, 一 ‘, 一“ ’

打 令巨‘““,一 一 ‘ , ”⋯, 一漏,

一
‘一 ‘ , ”一 , 〕艺︺一一

根据 噪声的谐波分量
, ,

由下式可以计算出

户 ‘ 一 艺
, ‘一“ ,

噪声瞬时声压信号的时间历程

计算结果及分析

图 表示当间距 和角度 不变
,

噪声随间距 的变化规律 随 增大
,

噪声

各次谐波量增大
。

这是因为增大涡线之间间距时
,

叶片对涡线组的响应更接近于叶片对孤

立涡的响应
,

因此叶片
一

旋涡干涉产生的脉冲式非定常升力更强
,

辐射的噪声也就更大
。

才

八

卜万

甲

︸月咬︼甘月盛任‘立﹄上‘工

卜勺

图 涡线间距 对 噪声影响 图 间距 对 噪声影响

元一
· ,

一晋, ‘云一 二 ,

, 一晋,

图 表示当间距 和角度 俘不变
,

噪声随间距 的变化规律
。

随 减小
,

噪声

各次谐波量增大
。

因为 减小
,

旋涡在叶片表面诱导的非定常升力增大
。

图 表示当间距 和飞行方向涡线间距 ’ 日不变
,

噪声随角度 的变化规

律
。

随 俘增大
,

噪声各次谐波增大
。

由非定常气动力理论知
,

增大
,

使旋涡在叶片上
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诱导的非定常力增大
。

回
。

勺

仁
、刀 要

二 ‘

卜 育
、

︶巴‘乃,曰‘工公

‘。

应
图 涡线倾斜角 日对 噪声影响 图 展弦比 对 噪声影响

云一 二 , 一 ‘云一 二 ,

一
· ,

, 一晋,

图 表示展弦 比 的变化对计算 噪声的影响
,

计算表明展弦 比 对 噪声

各次谐波量影响不大
,

因此 早期计算 噪声采用二维非定常力理论
。

选用文献〔幻中一单叶片转子与旋涡干涉的噪声场作为计算模型
,

在转速分别是

和 条件下应用本文模型计算了间距 与角度 月变化对 噪声

影响
,

并与实验结果作了比较
,

如图 和图 所示
。

计算输入模型参数取与文献 幻相同的

近似参数
。

图 和图 说明计算结果与实验结果吻合较好
,

最大误差不超过 注意图

中 英寸 时实验结果与计算值相差较大
,

这是因为在大 距离下实测的噪

声中背景噪声占有较大比例
。

由于本文模型采用点源假设
,

因此计算结果偏大
。

“

派
、

旱 飞
头城
、

吧二夕
卿 卜
囚

’。

「
一一 」一

实验
。 实验 英寸

— 计算

实脸

一 【 计算

一 本文计算

一一本文计算
、
人、

巨阶尸卜卜

。遥雏蕊

英寸

图 计算与实验 比较 随 变化
。 一

结论

图 计算与实验比较 随 月变化
一
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本文给出的 噪声模型包括了旋涡强度
、

涡核半径
、

叶片与旋涡间距和夹角
、

叶片旋转速度等影响参数
,

实例计算表明本模型适用于工程分析

采用基于 声类 比理论的频域噪声计算公式
,

简化了 噪声计算公式

和计算过程
,

避免了流场
一

声场统一解法中繁琐的波动方程求解
,

也避免了 方法

中耗时的非定常流数值求解过程

在 噪声场模拟中采用了点源偶极子假设
,

因此本模型适应于旋涡与叶片间

距较大 即不考虑非紧致效应 和旋转速度不高 即可不考虑四极子源 情况
。

这是需要进

一步改进和完善的方面
。
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