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摘 要： 对转螺旋桨气动噪声的产生机理十分复杂，而且螺旋桨飞机并无短舱声衬等被动降噪部件可以在传

播过程中吸收噪声，螺旋桨噪声会直接辐射向机身和周围环境，噪声问题突出，降低螺旋桨噪声源强度是研制

低噪声螺旋桨飞机的关键。采用 CFD 和远场噪声评估相结合的方法，通过在螺旋叶尖吸力面前缘布置“小

孔+贯穿通道”结构，构成“软叶片”模块，以平衡叶片前缘处的压力峰值，降低螺旋桨产生的载荷噪声；根据设

计结果加工制造出常规桨和软叶片螺旋桨，依托对转螺旋桨气动噪声试验系统开展气动噪声试验。结果表明：

在所测试的工况范围内，穿孔结构对转螺旋桨可以在保证气动性能的前提下有效降低噪声，在对飞机舱内影响

最显著的 90°指向角处，二阶通过频率处降噪量达 5 dB。
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Abstract： The mechanism of contra-rotating propeller's aerodynamic noise is very complicated， and propeller-driv⁃
en aircraft is not equipped passive noise reduction components such as nacelle liner to absorb noise during sound 
transmission， the noise generated by propeller will straightforward radiated to the fuselage and surrounding. There⁃
fore， reducing the intensity of propeller noise is the key to the development of low-noise propeller aircraft. In this 
paper， a "soft blade" module is formed by placing a "small hole and through channel" structure on the suction front 
edge of spiral blade tip to balance the peak pressure at the leading edge of blade and reduce the load noise. Accord⁃
ing to the optimal parameters， the conventional propeller and the soft-blade propeller are manufactured， and the ra⁃
diation noise measurement is carried out on the basis of the counter-rotating propeller aerodynamic noise test sys⁃
tem. The results show that the counter-rotating propeller with perforated structure can effectively reduce the noise 
as well as ensuring the aerodynamic performance. At the 90° pointing angle， which has the most significant effect 
on the aircraft cabin， the noise reduction at the second-order passing frequency reaches 5 dB.
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0　引  言

相比于涡扇发动机，螺旋桨发动机由于具有

超高的涵道比，推进效率可提升 15%~20%，燃油

消耗减少 15%~30%，在改善燃油经济性和降低

二氧化碳排放方面具有极大的应用潜力［1］，被广泛

应用于民用运输机、军用运输机、侦查机和空中预

警机等领域。但是与涡轮风扇发动机相比，采用

螺旋桨推进系统的飞行器，螺旋桨产生的巨大噪

声辐射及其对舱内工作环境的影响，是各类飞行

器面临的一个重大难题［2-8］。螺旋桨在工作时，高

速旋转的桨叶没有任何屏蔽物的遮挡和包容，桨

叶产生的高强度噪声直接传播至飞机机舱，进而

影响机体材料的结构完整性和舱内成员的舒适

性［9-11］。声学软叶片是指在不改变传统螺旋桨、涡

轮/涡扇航空发动机桨叶/叶片的叶型及其气动性

能的前提下，通过对其表面和内部结构进行结构

优化调整，达到降低螺旋桨/叶片气动噪声的目

的。其原理从降低噪声源强度出发，采用合理设

计的叶片表面微孔和内部串联空腔结构形式，以

平衡叶片表面局部过于强烈的压力载荷，降低旋

转叶片的载荷噪声。

2008—2016 年间，NASA［12-14］针对涡扇发动机

进气道气动噪声提出了一种“软静子”构型，其借

鉴了短舱声衬的设计思路，采用穿孔板构成叶片

吸力面的表面，同时充分利用叶片内部的空间形

成长空腔，使得进气道内的静子成为一种声衬。

软静子结构的设计应用了 NASA 发展的传递线阻

抗预计代码（ZKTL）；选取最具降噪效果的几种构

型加工成试验件，应用 NASA 法向入射阻抗管

（NIT）对软静子表面阻抗进行测量，进而选择声阻

抗性能好的软静子进一步制造形成大尺寸叶片，

并在 NASA 格兰 ANCF 实验平台上开展噪声性能

测量。结果表明，在全频率范围内，风扇前传和后

传噪声均有 1 dB 的降噪量。为了验证软静子在更

真实流速下对发动机噪声的控制效果，NASA 在

高速风扇设备（HSFR）上开展了进一步实验研究，

对软静子的气动噪声和气动性能进行评估。结果

显示，软静子对风扇推力没有明显的改变，对静叶

推力有 1. 8% 的损失，总体上来说，相比于没有安

装软叶的风扇装置，安装软静子后总推力降低了

0. 5%；但在全频率范围内，软静子叶片实现了       

1 dB 的 降 噪 量 。 在 后 期 的 SDT 实 验 测 试 中 ，

NASA 发现，软件静子可在全频段内实现 3 dB 的

降噪量，有效感觉声压级（Sound Pressure Level，简
称 SPL）的降噪量达 1. 5 dB。

欧洲宇航防务（EADS）［15］针对对转螺旋桨的

后排桨叶，设计了一种类似于声衬构型的螺旋桨

前缘软叶片模块，尝试通过吸声+表面压力释放

的方法，降低螺旋桨的气动噪声，并在实验室中对

该种类型的软桨叶进行了声学测试。测试结果显

示，当穿孔板位于压力面时，对转螺旋桨的总辐射

声 压 级 有 明 显 降 低 ，同 时 能 在 一 阶 通 过 频 率

（1BPF）单频处实现最大 8. 5 dB 的降噪量。

国内，孙凯军等［16］、周丞等［17］在螺旋桨桨叶气

动性能优化方面开展了一些有益尝试；翟荣华

等［18］研究发现通过改善飞机机头部位的构型，在

机头部位加装合理设计的细长杆，可显著降低超

声速飞机的声爆水平，但阻力系数略有上升。

国外目前进行的螺旋桨和压气机的软桨叶均

借鉴了声衬的构型，值得注意的是，压气机的软静

子包容于压气机机匣之中，压气机管道中的声波

能够充分地与叶片表面接触，有利于“穿孔板空

腔”结构发挥吸声作用。但是螺旋桨的结构形式

决定了其气动噪声更多地辐射向自由场，只有少

部分能够在传播过程中与桨叶表面接触，桨叶上

的“穿孔板空腔”结构对噪声的吸收效果有限，同

时，表面材质偏软的翼型必然造成叶片的等效厚

度变薄，已知的研究也未给出此种结构对桨叶气

动性能的影响。

本文针对对转螺旋桨声学试验需求，在地面

声学环境下搭建一套对转螺旋桨气动噪声试验平

台，对一套后排桨叶带有穿孔结构的对转螺旋桨

和常规桨的气动噪声特性分别开展试验研究，评

估它们的噪声性能，对比分析穿孔结构的降噪

效果。

1　软叶片结构气动与噪声设计

1. 1　叶型选择

本文所采用的对转螺旋桨的前后排所有叶片

均为直桨叶，叶片截面沿叶高方向不变，叶片弦长

为 50 mm，叶型截面为 NACA0012 翼型，如图 1
所示。
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应用于软叶片声学性能测试试验的常规桨如

图 2 所示，定义常规桨是前后两排均无穿孔结构、

桨叶表面各处是完全声反射边界的一套对转螺旋

桨，并以此为基准，用来与仅有后排螺旋桨带有穿

孔结构的“软叶片”桨进行对比试验。

1. 2　叶片气动性能设计

对转螺旋桨软叶片的整体设计思路为：通过

在后排螺旋桨叶尖吸力面前缘压力比较大的位置

设置若干小孔，并使其底部联通，从而模拟多孔材

料，构成“小孔+贯穿通道”的结构，即“软叶片”模

块，以平衡叶片前缘处的压力峰值，降低载荷噪

声，同时弱化前排转子定常尾迹及脱落涡与后排

转子的干涉产生的离散干涉噪声。通过合理设计

小孔的排布形式，保证叶片整体气动性能不出现

明显降低。采用数值仿真的方法计算叶片的气动

性能，通过解析方法得到叶片的远场噪声。

小孔和贯穿通道的目的是叶片表面的平衡压

力，原则上对孔径的大小没有要求，但是过大的孔

径和孔数量会造成叶片表面过于粗糙，过细的小

孔又会给后续叶片的加工制造带来困难，综合考

虑技术需求和加工工艺，本文将小孔孔径定为        
1 mm，同一叶高位置布置 4 个小孔，孔间距 2~     
3 mm，底部贯穿，作为一个串联单元。在叶片吸力

面前缘沿 80% 叶高~100% 叶高位置等间距排布

14 个串联单元，间隔 4 mm，如图 3 所示。

采用有限元方法计算叶片的气动性能，求解

基 于 RANS 的 N-S 方 程 ，湍 流 模 型 为 Spalart-   
Allmaras，构建的二维计算域及计算网格如图 4 所

示，用以计算 NACA0012 翼型及集成“小孔+贯穿

通道”软叶片模块的翼型在不同攻角下叶片周围

的速度场和压力场，叶片尺寸与实际大小一致，整

个 CFD 计算域尺度为叶片弦长的 20 倍。叶片表

面和孔中均设置边界层网格，局部边缘加密，计算

域左侧及上下侧边界设置为均匀流入口，可设置

的参数包括流速和气流偏角（对应叶片攻角）。

图 1 NACA0012 翼型截面

Fig. 1　Aerofoil of NACA0012

图 3 软叶片模块及其在桨叶上的位置

Fig. 3　Module of soft blade and its location

（a） 正等轴测图

（c） 俯视图

（b） 正视图

图 2 常规叶片

Fig. 2　Original blade

图 4 叶片气动性能计算网格

Fig. 4　The mesh for aerodynamic of blade
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在本方案的算例中，流速设置为 150 m/s，以
此为软叶片模块平均速度时，所对应的螺旋桨转

速为 nRPM=3 500 r/min。攻角范围 0°~10°，步长

1°。计算域右侧设为出口，边界条件采用绝对压力

为大气压。

攻角范围 0°~10°下，常规叶片和软叶片周围

流场的结果如图 5 所示，可以看出：由于叶片吸力

面前缘“声学软叶片”穿孔结构的存在，软叶片表

面的流动相较于常规叶片呈现出差异，贯穿孔中

出现气流回流现象，回流区的存在使得“软叶片”

区域叶片表面的气流被“顶”了起来，吸力面的附

面层更易分离；在 0°~6°攻角下，两种叶片表面的

差异并不十分明显，而当攻角进一步增大时，贯穿

孔中的气流回流现象和附面层分离趋势愈发强

烈，导致在 10°攻角下，常规叶片吸力面边界层仍附

着在叶片表面，而软叶片吸力面的边界层已经

分离。

（a1） 常规叶片

（a2） 软叶片

（a） 攻角为 0°

（b1） 常规叶片

（b2） 软叶片

（b） 攻角为 1°

（c1） 常规叶片

（c2） 软叶片

（c） 攻角为 2°

（d1） 常规叶片

（d2） 软叶片

（d） 攻角为 3°

（e1） 常规叶片

（e2） 软叶片

（e） 攻角为 4°
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（f1） 常规叶片

（f2） 软叶片

（f） 攻角为 5°

（g1） 常规叶片

（g2） 软叶片

（g） 攻角为 6°

（h1） 常规叶片

（h2） 软叶片

（h） 攻角为 7°

（i1） 常规叶片

（i2） 软叶片

（i） 攻角为 8°

（j1） 常规叶片

（j2） 软叶片

（j） 攻角为 9°

（k1） 常规叶片

（k2） 软叶片

（k） 攻角为 10°

图 5 0°~10°攻角下常规叶片和软叶片周围流场

Fig. 5　The flow field of original and soft 
blade at attack of 0°~10°
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升力系数是叶型的关键参数，其与叶片表面

压力和攻角之间的关系为

CL( α ) =∮
c

Cp( )s
c

[ ]ny( )s cos α- nx( )s sin α ds

      （1）
式中：Cp为压力系数；c为叶片弦长；nx和 ny分别为

叶片表面节点 s处的外单位法向向量在 x，y方向上

的分量；α为来流攻角。

其中压力系数定义为

Cp( α ) = p ( )s - p∞

1
2 ρ∞U 2

∞

（2）

式中：p（s）为节点 s处的表面压力；p∞为远场压力；

ρ∞为远场密度；U∞为来流速度。

不同攻角下常规叶片和软叶片的升力系数对

比及升力系数损失如图 6~图 7 所示。

从图 6~图 7 可以看出：各个气流攻角下，软叶

片的升力系数相对于常规叶片都有所下降，二者

在 0~6°范围内基本一致，但在 6°攻角以上时，软叶

片的升力系数相较于常规叶片开始出现明显差

异，在 10°攻角情况下，由于附面层分离引起的失速

会导致叶片的升力系数急剧下降，螺旋桨使用过

程中应避免此种工况。

不同攻角下常规叶片和软叶片构型的阻力系

数如图 8 所示，可以看出：在各个攻角下，表面穿孔

都会引起叶片阻力系数的增加，但是在 4°攻角之

内，叶片的阻力系数增加的相对较小。同时由于

在 4°攻 角 下 ，软 叶 片 的 升 力 系 数 下 降 最 少（从

0. 418 下降为 0. 408，降低约 2. 4%），故本文采用 4°
攻角为螺旋桨的试验测试工况，即 4°安装角。此工

况下常规叶片和软叶片周围压力场如图 9 所示，叶

片表面的压力分布如图 10 所示。

图 7 “软叶片”升力系数损失

Fig. 7　Lift coefficient loss caused by soft blade

图 8 两种叶片阻力系数对比

Fig. 8　Drag coefficient of two blad

图 6 两种叶片升力系数对比

Fig. 6　Lift coefficient of two blade

（a） 常规叶片

（b） 软叶片

图 9 4°攻角下常规叶片和软叶片周围压力场

Fig. 9　Pressure field of original and soft 
blade at attack of 4°

图 10 4°攻角下常规叶片和软叶片表面的压力分布

Fig. 10　Surface pressure of original and soft 
blade at attack 4°
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从图 10 可以看出：由于“软叶片”贯穿孔结构

的存在，叶片的表面并非完全的固体边界，孔内复

杂的流动使得界面的压力载荷存在明显的跳动，

这 种 变 化 必 然 对 叶 片 的 载 荷 噪 声 产 生 明 显 的

影响。

1. 3　远场噪声评估

采用螺旋桨快速优化算法对“软叶片”模块的

远场气动噪声进行计算，算法从解析的 Goldstein
方程出发，将螺旋桨气动噪声分解为厚度噪声、载

荷噪声和四级子噪声三项，厚度噪声的无量纲形

式表示为

   pTm ( x )= γB∫A
e- imBϕs

1
2π ∫

0

2π

MN ( Mat
∂Gm

∂x0
- ikmGm ) eimBϕ0 dϕ 0 dA ( y ) （3）

式中：γ为空气比热比，取 1. 4；m为噪声阶数；B为

单排桨叶片数量；MN为桨叶表面相对于流体的法

向速度，MN=VN/c0；Mat为叶尖旋转马赫数；Gm为

格林函数。

载荷噪声表示为

pLm ( x )= B∫A
e- imBϕs

1
2π ∫

0

2π

fi ( ϕ0 - ϕs )
∂Gm

∂yi
eimBϕ0 dϕ 0 dA ( y ) （4）

式中：fi为面积单元上的叶片载荷；ϕ0为叶片周向倾

斜所引起的相位变化；ϕs为叶片后掠引起的相位

变化。

相较于常规叶片螺旋桨，软叶片螺旋桨的桨

叶数量、厚度、转速、叶型等参数并未发生变化，唯

一变化的是叶片表面的气动载荷，因此软叶片模

块并未改变螺旋桨整体的厚度噪声，引起的只是

载荷噪声的变化。应用上述快速算法计算出的常

规叶片和软叶片螺旋桨在转速 3 500 r/min，攻角 4°
的 2 阶叶片通过频率远场载荷噪声结果如图 11~
图 12 所示。

从图 11~图 12 可以看出：应用软叶片后，软叶

片螺旋吸力面和压力面在各个指向角所产生的 2
阶叶片通过频率载荷噪声降低了大约 5 dB。

2　软叶片降噪性能验证试验

试验在半消声室内进行，试验现场如图 13 所

示。对转螺旋桨试验件包括常规桨和穿孔结构

桨，二者对比研究降噪效果。常规桨桨叶表面光

滑，穿孔结构形成的声学“软叶片”如图 14 所示，两

套桨直径均为 660 mm，桨叶为复合材料，“软叶片”

部分是金属材料，采用 3D 打印工艺制成。两套对

转桨前后排均为 6片桨叶，两排桨间距为 180 mm。

图 11 吸力面的远场载荷噪声

Fig. 11　Far-field load noise of suction surface 
generated by original and soft blade at attack of 4°

图 12 压力面的远场载荷噪声

Fig. 12　Far-field load noise of pressure surface 
generated by original and soft blade at attack of 4°
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以叶尖马赫数相似为准则，确保动力相似。

以地面起飞工况为依据，以转速为变量，设计 7 个

试验工况，如表 1 所示，研究转速对对转螺旋桨的

气动性能、远场噪声的关系。

试验包含气动性能测试和远场噪声测试。气

动性能测试主要是获取对转螺旋桨的拉力和扭

矩。对转螺旋桨到达预设工况后，可以从控制系

统直接读取拉力和扭矩。在半消声室布置传声器

阵列，测量远场各噪声观测点的声压信号。传声

器阵列由 12 个 BK4954 型自由场传声器组成，从

40°~150°，相互间隔 10°。传声器均布在以后排螺

旋桨旋转中心为圆心，3. 5 m 为半径的圆弧上。传

声器高度与螺旋桨旋转中心保持一致，试验时，传

声器佩戴防风球，以减小螺旋桨旋转扰流带来的

误差，传声器同时采集 20 s 声压数据，采用频率设

为 16 384 Hz，传声器须经过计量校准。

3　试验结果

试验结果包括气动性能结果和远场噪声结

果。气动性能结果主要通过直接测量的拉力和扭

矩来讨论说明。远场噪声主要通过噪声频率谱线

和指向性来讨论说明。

常规桨和穿孔结构对转桨在不同转速工况时

的拉力测试结果如图 15 所示，可以看出：两套对转

桨的拉力均随着转速升高而增大，二者变化趋势

基本一致，差值最大为 1 N；在所测转速范围内，常

规桨和穿孔结构桨的拉力值在 25~35 N，相对较

小，这是桨叶直径和桨叶角偏小导致的。整体来

看，相比于常规桨，穿孔结构桨没有因为吸力面打

孔而造成明显的拉力损失。

常 规 桨 和 穿 孔 结 构 对 转 桨 在 2 500~               
3 500 r/min 范围内的扭矩测量结果如图 16 所示，

可以看出：两套对转桨的扭矩均呈增大趋势，且增

幅相似；在所测范围内，两套对转桨的扭矩值在   
10 N·m 附近，两套桨差值最大不超过 1 N·m，相对

较小；穿孔结构没有引起对转螺旋桨的扭矩损失。

两套桨测得的扭矩值偏小，这是桨叶角偏小导

致的。

图 14 螺旋桨桨叶

Fig. 14　The blade of propeller

表 1　试验工况

Table 1　Test matrix
攻角/（°）

4

转速/（r·min－1）

2 500，3 000，3 100，3 200，3 300，3 400，3 500

图 13 试验现场

Fig. 13　Test configuration

图 15 两种桨叶拉力测试结果

Fig. 15　Thrust of original and soft blade

图 16 两种桨叶扭矩测试结果

Fig. 16　Torque of original and soft blade
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3 500 r/min，90°位置的噪声频谱如图 17 所示，

其中的离散尖峰不仅包含螺旋桨的噪声，还包括

电机和传动系统部件的噪声，可以看出：螺旋桨的

一阶、二阶和三阶叶片通过频率分别是 350、700 和

1 050 Hz。

对转螺旋桨的噪声幅值主要分布在前两阶通

过频率和干涉频率处。因为本文试验的两套对转

螺旋桨前后排均为 6 片桨叶，所以干涉频率会和高

阶的叶片通过频率重叠。常规桨和穿孔结构桨在

3 500 r/min 时一阶通过频率（1BPF）处的远场指向

性结果如图 18 所示，可以看出：两套对转桨在 90°
指向角处的噪声声压级都是最大的，且噪声随着

指向角从小到大呈现高—低—高—低的起伏趋

势，这也符合对转螺旋桨远场噪声的基本规律。

但是在所测指向角范围内，相比于常规桨，带孔软

叶片桨的噪声没有降低。

两 套 桨 在 3 500 r/min 时 ，二 阶 通 过 频 率

（2BPF）或一阶干涉频率处的远场噪声测试结果如

图 19 所示，可以看出：两套桨的远场噪声均在 150°
处最大，70°和 110°处最小。整体来看，各指向角的

声压级分布比较均匀，没有出现明显的极大或极

小值。从降噪效果来看，40°、60°、70°、90°、120°、

150°均有明显的降噪效果，70°降噪效果达 10 dB，

最明显，对飞机舱内影响最大的 90°处，降噪 5 dB。

整体来看，在所测指向角范围内，穿孔结构对

转桨在 2BPF 处降噪效果明显，在 1BPF 处降噪效

果不明显。这是因为穿孔结构位于后排桨叶的吸

力面，穿孔结构吸收了前排桨叶的尾涡，降低了前

排尾涡直接冲击后排桨叶的强度，平衡了后排桨

叶前缘的压力峰值，从而降低了后排桨叶与前排

桨叶之间的气流干涉，进而降低了二阶通过频率

处的噪声。

4　结  论

1） 本文提出一种底部贯通的穿孔结构“软叶

片”结构形式，使用计算流体力学和远场噪声快速

评估相结合的方法，设计出应用于在螺旋桨叶片

吸力面上的“软叶片”模块，评估结果表明，“软叶

片模块”能够降低远场辐射噪声。

2） 通过两套对转螺旋桨的气动噪声试验，对

比研究了两套桨的气动性能和远场噪声特性，试

验结果表明，穿孔结构可以在不损失气动性能的

前提下，降低二阶叶片通过频率处的噪声。
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