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轻型民用直升机AC311A适航审定
状态气动噪声数值模拟
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摘 要：针对AC311A轻型民用直升机，开展了适航审定状态的气动噪声数值模拟研究。其中，采用高效的运动嵌套网格技

术模拟旋翼各片桨叶之间以及旋翼/机身/尾桨之间复杂的相对运动关系，并基于CFD/FW-H方程建立了一个适合于直升机

全机气动噪声的计算模型。然后，针对AC311A轻型民用直升机适航审定状态下孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨全机系统，计算

得到了其流场、气动和噪声特性，分析了该状态下气动干扰对噪声的影响规律。在此基础上，获得了一些有益的结论。
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直升机作为一种特殊的运输工具在民用领域得到了长

足的发展，被广泛用于救援救护、物质运输等领域。民用直

升机常在人口密集的城区飞行、起降，对周围环境容易产生

较大的噪声污染，这也是一直制约其更大规模应用的重要

因素[1-3]。民用直升机的噪声性能也是影响乘客舒适度、提

高市场竞争力的重要性能指标。而轻型民用直升机在旅游

观光、私人驾驶、航空摄影等方面都具有广泛的应用前景，

对其噪声特性开展研究，具有较好的实际应用价值。

气动噪声是民用直升机适航状态下测量点处的主要噪

声成分，而主要声源则是来自于旋翼和尾桨。此外，机身对

旋翼和尾桨的气动干扰对全机气动噪声水平也存在一定影

响。为此，要分析模拟民用直升机适航状态噪声，必须考虑

对直升机旋翼/机身/尾桨组合声场的计算。在国外，Melone

等[4]采用自由尾迹方法和FW-H方程针对多个飞行状态下

旋翼/尾桨干扰的气动和噪声特性进行了数值分析，得到了

气动干扰对旋翼和尾桨气动、噪声特性都有重要影响的结

论；Yin等[5]针对BO-105直升机旋翼/尾桨干扰问题进行了

计算，并与HeliNOVI项目[6]的试验结果进行了对比，发现尾

桨噪声在爬升和高速平飞状态起重要作用，且尾桨噪声对

尾桨旋转方向较为敏感。国内围绕旋翼气动噪声也展开了

一系列的研究工作[7,8]，叶靓[9]采用非结构嵌套网格对Robin

旋翼/机身算例[10]进行了噪声模拟，其结果表明桨叶在挥舞

方向运动对计算结果的影响较大；樊枫[11]利用基于雷诺平

均N-S方程、FW-H方程和时域等效源方法发展直升机噪

声计算程序对旋翼/尾桨和旋翼/机身的流场及噪声特性进

行模拟分析，得到一些新的结论。

综合国内外直升机流场和噪声特性数值模拟的研究看

出，大多数研究集中在孤立旋翼、旋翼/尾桨、旋翼/机身的流

场和噪声模拟，而对直升机旋翼/尾桨/机身全机组合系统的

模拟研究还很少。因此本文基于CFD/FW-H方程，建立了

一个能够考虑旋翼/机身/尾桨全机干扰声场的直升机适航

噪声计算分析模型。然后，针对全尺寸AC311A直升机，建

立孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨两种模型，模拟适航审定要求

的水平飞越状态下的流场、气动和噪声特性，分析该状态下

气动干扰对噪声的影响规律。

1 模拟方法、网格划分及验证
1.1 直升机全机气动干扰流场模拟方法

直升机全机气动干扰流场计算是直升机空气动力学领

域具有较大难度的研究课题之一[12-13]。直升机旋翼、尾桨

及机身间的气动干扰流场呈现出高度复杂的非定常特征。

收稿日期：2019-12-31；退修日期：2020-02-11；录用日期：2020-03-25

*通信作者：Tel. 022-59800501 E-mail：zyy19108179@avic.com

引 用 格 式 ：Zhang Yongyong，Sun Wei，Cao Yaxiong. Numerical simulation of the light civil helicopter AC311A aerodynamic noise in

airworthiness certifiction status［J］.Aeronautical Science & Technology，2020，31（04）：30-36.张勇勇，孙伟，曹亚雄 .轻型民用直升

机AC311A适航审定状态气动噪声数值模拟［J］.航空科学技术，2020，31（04）：30-36.



张勇勇 等：轻型民用直升机AC311A适航审定状态气动噪声数值模拟

因此，这里采用惯性坐标系下的三维非定常雷诺平均N-S

方程进行求解，其表达式如下[14]：

∂
∂t ∭∂VolWdVol + ∯[F (W ) - G (W ) ]dS = 0 (1)

式中：W为守恒变量矢量，F和G分别为无黏通量和黏性通

量；Vol是单元体体积。在求解过程中，空间离散格式采用

MUSCL+Roe 二阶逆风格式，时间推进则使用双时间法和

隐式LU-SGS格式，湍流模型采用S-A一方程模型。采用

无穷远处无干扰流场作为初始条件，以无滑移边界条件为

物面处的运动学边界条件。

1.2 直升机全机气动噪声计算方法

在全机气动干扰流场求解的基础上，本文基于可穿透

面的F 1A公式，建立直升机气动噪声综合计算程序对直升

机气动噪声进行数值模拟。这里直接给出F 1A公式：

p'( x , t ) = p'T ( x , t ) + p'L ( x , t ) (2)
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式中：p'为扰动声压，p'T为旋翼旋转噪声中的厚度噪声成

分，p'L为旋翼旋转噪声中的载荷噪声成分；a0和ρ0分别为无

扰动介质中的声速和密度，r为积分面到观察点之间的距

离，x和 t分别为观测点所在位置和声波到达观测点的时刻。

因本文不涉及直升机高速飞行状态，噪声成分中的四极子

噪声相对较弱，因此本文直接采用桨叶表面作为积分面进

行噪声计算。

为综合分析直升机各重要部件（如旋翼和尾桨）的气动

噪声，并计入机身的影响，将建立的旋翼（尾桨）气动噪声计

算方法、声压梯度计算方法并计入机身进行综合，形成一个

完整的直升机气动噪声综合计算模型，其计算流程图如图1

所示。

1.3 网格生成方法

由于直升机机身外形较为复杂，本文利用商业软件

Pointwise对机身进行非结构网格划分，提高机身网格质量，

增加计算精度[15]。同时，围绕机身的贴体网格也采用非结

构网格的方法生成。背景网格采用嵌套网格的方法进行挖

洞和贡献单元进行流场信息互换。由于本文采用的是嵌套

网格技术来描述旋翼与机身间复杂的相对运动，因此所生

成的机身网格外边界相对较小。图2、图3分别为围绕机身

生成的非结构网格和贴体网格的贡献单元示意图。

本文针对旋翼与尾桨外形特点，桨叶网格采用C-O型

网格，背景网格采用笛卡儿网格类型。为精确地捕捉旋翼

与尾桨、机身间的复杂流动，本文在背景网格的旋翼、尾桨

及机身间位置再次进行了网格加密，计算模型网格总数约

3300万。图4给出本文全机系统的网格系统示意图。

1.4 数值模拟方法的验证

由于缺乏全机气动干扰数据，为验证本文建立的计算

流体力学（CFD）计算方法对旋翼/机身非定常干扰流场的

计算能力,采用美国UH-60A旋翼[16]和Robin旋翼/机身气动

干扰试验数据[10]进行算例验证。图5给出了UH-60A旋翼
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图1 直升机气动噪声综合计算模型流程图

Fig.1 The diagram of a comprehensive computational

model for helicopter aeroacoustics

图2 围绕机身生成的非结构网格

Fig.2 Unstructured grid of fuselage

图3 贴体网格贡献单元示意图

Fig.3 Donor of the body-fitted grid
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和Robin算例的悬停效率和机身表面非定常压力计算结果

与试验结果对比，从图中看出UH-60A旋翼的悬停效率计

算值与试验值吻合较好，Robin算例机身测量点处非定常压

力变化的计算值均能与试验值吻合得很好，充分展示了本

文计算方法对旋翼/机身干扰非定常气动载荷的有效性。

同时为验证本文建立基于FW-H的数值模拟方法适合

于计算气动噪声的有效性，选取美国AH-1/OLS模型[17]旋

翼作为验证算例进行计算。图6分别给出了AH-1/OLS模

型旋翼在无升力和有升力前飞状态下的噪声计算值与试验

值对比情况。从图中可以看出，本文建立的噪声计算程序

的声压历程与试验测量噪声数值吻合得很好，表明了本文

基于噪声计算方法建立的噪声程序的有效性，且计算精度

满足一般工程要求。特别需要说明的是，从图 6还可以看

出，本文对桨-涡干扰噪声具有较好的模拟精度，这对于后

面开展直升机全机气动干扰噪声的研究至关重要。

2 AC311A直升机适航状态噪声计算分析
由于航空适航规范只对轻型民用直升机水平飞越状态

的噪声水平进行了限制[18]，因此，本文针对国产AC311A型

民用直升机开展适航审定的水平飞越状态进行噪声数值模

拟研究，该直升机旋翼三片桨叶，尾桨由两片桨叶组成。其

中，水平飞行速度为216km/h，操纵量取自CAMRAD Ⅱ全机

配平模块，对应的详细操纵量见表1。

2.1 水平飞越状态干扰流场特性

平飞状态是旋翼尾迹较为紊乱的飞行状态，在该状态

下，旋翼往往发生严重的桨-涡干扰现象。图7给出了平飞

状态下AC311A直升机孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨全机系

统的干扰流场等涡量图。从图中可以看出，孤立旋翼等涡

量图的旋翼尾迹较为规整；全机系统的尾桨在前飞状态受

到旋翼尾迹的干扰较为明显，旋翼桨叶拖出的桨尖涡会穿

过尾桨平面，甚至与尾桨桨叶直接相碰，对尾桨的气动特性

产生较大的影响。在此计算状态下，旋翼尾迹不会直接与

机身表面发生碰撞，但机身起落架及平尾、垂尾拖出的涡量

较为明显，集中在后下方位。

图 8给出了平飞状态旋翼/机身/尾桨全机系统干扰流

场的涡量分布图。从图中看出，在该飞行状态前进比下，旋

翼/机身/尾桨全机系统中因机身和尾桨的存在使得旋翼尾

迹的前侧和后侧都发生了明显畸变，尾迹前侧拖出的桨尖

涡因机身存在阻碍了桨尖涡的横向运动，桨尖涡涡管会发
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图6 AH-1/OLS旋翼声压时间历程对比

Fig.6 Comparison between sound pressure-time history for

AH-1/OLS rotor图4 全机系统网格系统示意图

Fig.4 Grid system schematic of the combined model

表1 桨叶周期变距系数

Table 1 Blade periodic pitch coefficients
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图5 计算值与试验值对比

Fig.5 Comparison between calculated and tested values

图7 水平飞越状态等涡量图

Fig.7 Vortex flowfiled in forward flight
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生变形以绕开机身前缘而继续横向运动；尾迹后侧的桨尖

涡与尾部的平尾、垂尾发生碰撞，桨尖涡涡管形状会发生明

显的畸变，旋翼桨尖涡与尾桨涡交汇之后涡向后移动逐渐

拖出，起落架、尾梁及尾桨下方尾涡因流动原因持续较长时

间才逐渐耗散，但不会影响旋翼的气动性能。

图9给出了AC311A直升机平飞状态旋翼拉力系数随方位

角的变化曲线。由图可见，孤立旋翼的拉力系数随方位角的变

化较小，表明本文所采用求解器计算平飞状态流场是有效的；旋

翼/机身/尾桨全机系统下的旋翼拉力系数随方位角变化总体平

稳且趋于某一固定值，旋翼拉力系数对方位角存在一定的微小

波动，说明全机系统下的旋翼拉力受到其他流场的干扰。

图 10 给出了平飞状态旋翼桨叶剖面法向力系数在 r/R=

0.71和 r/R=0.97剖面随方位角的变化曲线。从图中看出，孤立

旋翼和全机系统的桨叶法向力系数变化基本一致，经过 180°

方位角后区间内旋翼/机身/尾桨全机系统桨叶剖面法向力变

化情况略大于孤立状态。这是因为全机系统下桨叶法向力受

到其他流场干扰，使得桨叶法向力产生波动的缘故。

图11给出了桨叶展向 r/R=0.71剖面在0°和180°方位角附

近处的弦向压力系数分布情况。从图中可以明显看到，0°方位

角附近机身的诱导作用对桨叶剖面产生了下洗速度而使得桨

叶剖面的有效迎角减小，而在 180°方位角附近则产生了上洗

速度而使得桨叶剖面的有效迎角增加。

2.2 水平飞越状态噪声特性

2.1节中已对AC311A直升机孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨

全机系统干扰下的旋翼流场和气动特性进行了分析，表明旋

翼/机身/尾桨干扰对旋翼气动力有着一定程度的影响。然而，

旋翼气动力的变化同样也会影响旋翼气动噪声特性，尤其是

对载荷噪声特性产生一定影响。为此，本节对AC311A直升机

孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨全机系统气动噪声特性的影响进

行计算分析。计算观察位置选择为距桨毂中心三倍旋翼半径

(3R)的半球面，计算位置示意图如图12所示。

图 13给出了平飞状态下孤立旋翼、旋翼/机身/尾桨全机系

统3R处的厚度噪声声辐射球计算结果。由图中看出孤立旋翼

和全机系统的厚度噪声主要分布于旋翼正前方位置，由于厚度

噪声不受干扰影响，使得两种模型的厚度噪声基本呈左右对称

分布特征，两种模型厚度噪声的最大噪声声压级相差约4dB。
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图10 桨叶剖面法向力系数随方位角变化曲线

Fig.10 Change curves of main-rotor sectional normal

force versus azimuth angle
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图11 桨叶表面压力系数随方位角变化曲线

Fig.11 Change curves of blade pressure coefficient

versus azimuth angle
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图9 旋翼拉力系数随方位角变化曲线

Fig.9 Change curves of main-rotor thrust coefficient

versus azimuth angle

图12 声辐射球计算位置示意图

Fig.12 The diagram of the acoustic radiation ball

图8 水平飞越状态干扰流场涡量分布

Fig.8 Interaction vortex flowfiled in forward flight
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图14给出了平飞状态下孤立旋翼、旋翼/机身/尾桨全机系

统3R处的载荷噪声声辐射球计算结果。由图中看出，孤立旋

翼的载荷噪声主要分布于旋翼前行侧和正前方偏左位置，全

机系统的载荷噪声主要分布前行侧。全机系统的载荷噪声级

别明显大于孤立旋翼，最大噪声声压级相差约6dB。

图 15给出了平飞状态孤立旋翼、旋翼/机身/尾桨全机

系统 3R处的总噪声声辐射球计算结果。从图中看出孤立

旋翼噪声主要分布在前行侧和正前方，全机系统的噪声分

布在旋翼前行侧。相较于孤立旋翼噪声声压分布，全机系

统的噪声声压级分布较为混乱，原因是全机系统相较于孤

立旋翼受到流场干扰影响较大；且全机系统下噪声声压级

最大值大约高出孤立旋翼状态 8dB，全机系统增加尾桨噪

声源和机身干扰影响，尾桨转速比旋翼转速大得多，其噪声

成分相较于孤立旋翼复杂得多。

上文已对 AC311A 直升机孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨

全机系统水平飞越状态下3R的声辐射球进行了计算分析，

结果表明全机系统的最大噪声声压级要比孤立旋翼大得

多，且机身对噪声的指向性有着一定程度的影响。为此这

里选择了计算半球内旋翼前方位置三个观察点（1#，2#，3#）

作为噪声计算目标，观察点具体位置如图16所示。

图17给出了平飞状态孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨全机

系统 3R声辐射球内典型观测点的声压时间历程。从图中

看出，孤立旋翼的声压呈周期变化，全机系统声压波动较

大，全机系统的桨叶表面气动力受到机身及尾桨的干扰，使

其声压变化较为明显。

图18给出了平飞状态孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨全机

系统在声辐射球内2#观测点的频谱声压级对比。从图中看

出，两种模型的声压级随阶次增加逐渐减弱，且三倍频声压

级明显大于1、2倍频。由于全机系统加入尾桨声源和机身

辐射的影响，导致全机系统的声压级明显高于孤立旋翼。

3 结论
本文采用基于 CFD/FW-H 方法建立的直升机全机气

动噪声的计算模型对AC311A轻型民用直升机适航噪声审

定的水平飞越状态下孤立旋翼和旋翼/机身/尾桨全机系统

的流场及噪声特性进行了数值模拟，并对全机系统的气动

干扰和噪声特性进行了分析研究，得到了以下结论：

（1）本文采用的数值模拟方法能有效预测民用直升机

孤立旋翼和全机气动干扰流场和噪声特性。

（2）水平飞越状态下，AC311A直升机孤立旋翼和全机

系统的噪声模拟分布存在一定差别，孤立旋翼噪声主要分

布于旋翼前行侧及正前方，而全机系统的噪声主要分布在

旋翼前行侧。

（3）水平飞越状态下，AC311A直升机全机系统的最大

图16 噪声计算目标位置示意图

Fig.16 The diagram of noise simulated positions

图14 载荷噪声声辐射球Lambert投影

Fig.14 Load noise of the acoustic radiation ball

图15 总噪声声辐射球Lambert投影

Fig.15 Total noise of the acoustic radiation ball
图13 厚度噪声声辐射球Lambert投影

Fig.13 Thickness noise of the acoustic radiation ball
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噪声总声压级模拟结果比孤立旋翼约大8dB。
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Numerical Simulation of the Light Civil Helicopter AC311A Aerodynamic Noise
in Airworthiness Certifiction Status

Zhang Yongyong*，Sun Wei，Cao Yaxiong

Science and Technology on Rotorcraft Aeromechanics Laboratory，China Helicopter Research and Development

Institute，Jingdezhen 333001，China

Abstract: Aiming at the light civil helicopter AC311A, aeroacoustics is simulated in airworthiness certification status.

Based on the CFD equations and FW-H equations, a comprehensive computational model for analyzing civil

helicopter aerodynamic noise is established. In the present method, the overset grid technique is employed to

simulate the relative motion among main-rotor, tail-rotor and fuselage. For the isolated rotor and integral model of the

AC311A, the aerodynamic and aeroacoustic characteristics are calculated in airworthiness certification status, and the

influence of the aerodynamic interaction on aeroacoustic characteristics is analyzed. On the basis of the above

simulations, some valuable conclusions are drawn.
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