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三维桨尖旋翼桨叶表面压力测量试验

林永峰 刘平安 陈文轩 陈雪松 黄水林

（中国直升机设计研究所直升机旋翼动力学重点实验室，景德镇，３３３００１）

摘要：研制了三维桨尖（抛物线后掠下反桨尖）４ｍ直径模型旋翼，并在旋翼试验台和大型低速风洞中完成了该

模型旋翼的气动特性试验。采用了新的桨叶表面压力传感器布埋技术，有效地开展了三维桨尖旋翼桨叶表面非

定常压力测量风洞试验。试验结果表明，下反桨尖的压力系数随方位角变化幅值比非下反桨尖的小，桨尖下反可

以减弱桨涡干扰，且随前进比增大，压力系数的峰值也增大。
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直升机旋翼桨尖形状的改变会导致桨尖涡强

度和运动轨迹的变化，从而影响桨叶表面压力分布

以及旋翼性能。因此，采用合适的桨尖形状，能有效

地改进旋翼的气动性能［１２］
。

早期的桨尖形状一般都为矩形，自２０世纪７０

年代以来，由于复合材料桨叶的出现，使桨尖形状

的变化成为可能，于是美、英、法、德和俄国先后开

始了各自的旋翼桨尖形状的研究［３５］
。英国研制的

ＢＥＲＰ桨尖应用于“山猫”直升机，于 １９８６年创造

了４００．８７ｋｍ燉ｈ的世界直升机速度记录
［６］
。

近年来，桨尖形状又向三维变化（下反桨尖）发

展。下反桨尖可拉开先行桨叶的桨尖涡与后继桨叶

相遇距离，有利于减弱旋翼涡桨干扰，对后掠加下

反桨尖的研究表明，这种组合桨尖在前飞时更为有

利［７］
。

欧洲的法国和德国在三维桨尖的理论分析和

试验方面也开展了许多研究工作［７９］
，德国还在三

维桨尖的气动机理方面开展了流场显示和表面测

压试验研究。日本的Ｍｕｒａｓｈｉｇｅ采用ＡＴＩＣ模型旋

翼在德国荷兰风洞开展了气动特性和噪声试

验［９］
，包括桨叶动态压力测量，研究桨尖对噪声和

性能的影响。国内对旋翼桨尖形状进行了初步研

究，开展了三维桨尖对旋翼气动特性影响的试验研

究［１０１１］
。

旋翼桨叶表面压力是非定常的，同时模型旋翼

桨叶的尺寸较小，且高速旋转，这都给桨叶表面的



动态压力测量带来了难度。本文采用新的压力传感

器布埋技术，针对所研制的抛物线后掠、抛物线后

掠加下反桨尖的两副４ｍ直径的旋翼模型，有效地

开展了桨叶表面压力测量风洞试验研究。

 试验模型研制及试验设备

 试验模型研制及压力传感器布置

模型旋翼桨叶的桨尖形状为抛物线后掠和抛

物线后掠加下反（图１），表１给出了该新型桨尖模

型旋翼的基本参数。

图１ 三维桨尖模型旋翼及试验设备

表



模型旋翼基本参数


基本参数 数值 基本参数 数值

桨毂型式 铰接式 旋翼实度






０１０４

桨叶片数 ４片
桨叶扭转角燉

（°）

－１２（桨尖至

旋转中心






）

旋翼半径燉ｍ ２
桨叶基本

弦长燉ｍｍ
１６３５

在传感器布置粘贴方面，充分考虑传感器对旋

翼结构和气动特性的影响，改进了以往传感器直接

粘贴在桨叶表面的传统方法，而是进行预埋，在桨

叶展向留有压力传感器导线通过的压槽，使供电和

信号导线都布置在桨叶的内部（图２），布好压力传

感器后可以更好地维持桨叶的气动外形（图３），使

测量结果更真实可靠。

图２ 信号传输导线的布置图

模型桨叶分别在不同剖面（牜燉爲＝０６５，０７，

０７５，０９１５，０９７５）上布有压力传感器。由于桨尖

附近的特殊性，采用了国外ｋｕｌｉｔｅ的高精度微型压

力传感器（图 ４），布置在桨尖附近剖面（牜燉爲＝

０９１５，０９７５）和桨叶剖面前缘。

图３ 桨叶表面压力传感器安装情况

（上图为局部放大）

图４ 微型压力传感器ＬＱ０６２外形图

 试验设备

试验设备包括中国空气动力研究与发展中心

低速所的直升机旋翼试验台、８ｍ×６ｍ大型低速

风洞和测量控制系统，如图１（ｂ）所示。测量系统包

括旋翼天平、扭矩天平、变距拉杆天平和动态压力

传感器。试验时还配备了监视报警系统和振动监视

系统，方便实时监视旋翼模型及台体的运行情况，

确保试验设备和模型的安全。

 试验状态及测量方法

 试验状态

对抛物后掠桨尖旋翼进行了悬停和前飞试验，

悬停时测量了不同总距角时的桨叶表面压力分布。

前飞试验状态见表２，前飞试验时对旋翼进行了配

平操纵：在给定拉力系数、旋翼轴倾角、风速和转速

条件下，操纵总距和周期变距到配平状态（一阶挥

舞角为零度或桨毂力矩为零），试验风速与旋翼轴

倾角（抬头为正）的组合见表２。

 压力传感器标定

采用动态压力传感器进行桨叶表面动态压力
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表 试验风速与旋翼轴倾角组合表

试验风速燉（ｍ·ｓ
－１
） －１°－２°－４°－６°－８°－１０°

２１６（犨＝０１０） ☆ ☆ ☆

４３２（犨＝０２０） ☆ ☆ ☆

５４０（犨＝０２５） ☆ ☆ ☆

６４８（犨＝０３０） ☆ ☆ ☆

测量，最好是对压力传感器进行动标定，但难度很

大，本文采用静态标定的方法进行。标定使用一个

密闭容器，通过一只气泵对容器进行加压，测量容

器的压力得到传感器的压力，然后通过测量系统测

量传感器的电压。压力测量采用ＦＬＵＫＥ７２０过程

测量仪。原理如图５所示。

图５ 标定原理图

 数据采集及处理

在进行试验数据采集时，采用动态信号的采集

方法，压力传感器供电由精密稳压电源通过引电器

滑环传输到传感器，压力传感器输出信号未放大，

通过引电器滑环传输到数采系统。试验台的ＰＸＩ数

据采集系统具有９６个通道同步采集的功能。试验

时采样的触发信号采用旋翼模型的方位角信号，每

转采集６４个点，采样频率为牊牞＝６４×牕燉６０。保存平

均后的８圈的原始数据，并处理计算其中５圈的时

间历程数据。

翼型的压力系数定义如下

爞ＰＲ＝
牘－ 牘０

１

２
犱０（犽爲）

２

（１）

式中：牘为桨叶测压通道测得的压力；牘０为环境气

压；犱０为空气密度；犽为旋翼旋转角速度；爲为旋翼

半径。

 结果分析与讨论

图 ６为试验风速 牤＝６４．８ｍ燉ｓ，转速 牕＝

１０３２ｒ燉ｍｉｎ，主轴倾角犜＝－９．９７°，拉力系数爞爴＝

０．０１２时，抛物线后掠桨尖旋翼桨叶 １，２（相位差

１８０°）的压力系数时间历程的对比，图中的结果对

零点漂移和相位差进行了处理。从图中可以看出，

桨叶１，２的试验结果曲线相当吻合，表明压力系数

的时间历程是可信的。

图６ 旋翼中两片桨叶表面压力系数爞ＰＲ时间历程比较

图７给出了０７爲剖面的压力系数随前进比变

化 的测量结果。图中“００１０２”指拉力系数为

００１０，２为第二个旋翼轴倾角（随前进比 犨变化，

见表２）。上表面４个测压点（００３爞，０１０爞，０３爞，

０５８爞）的规律均较好，其中爞表示弦长。压力系数

爞ＰＲ随前进比犨接近线性变化，前进比、拉力系数越

大，压力系数爞ＰＲ（负值）也越大；旋翼轴倾角的影响

则较小。在所测量的上表面４个点中，０１０爞处的

压力系数爞ＰＲ（负值）最大，符合常规翼剖面上表面

压力沿弦向的分布规律。下表面只有０１８爞处的压

力系数爞ＰＲ数据点规律较好，压力系数爞ＰＲ（负值）随

前进比增加而增大；拉力系数越大则压力系数爞ＰＲ

（负值）越小。

图８给出了前进比对抛物线后掠桨尖桨叶测

点（牜燉爲＝０７５剖面，上表面牨＝００２爞）压力系数

爞ＰＲ的影响，可以看到，该点的压力系数在前行侧大

部分为正，而后行侧大多为负。随着风速的增大压

力系数的峰峰值也增大。

图９为拉力系数对抛物线后掠桨尖桨叶测点

（牜燉爲＝０７５剖面，上表面牨＝００２爞）压力系数爞ＰＲ

的影响，可以看出，随着拉力系数的增加，压力系数

时间历程曲线向上（负的压力系数方向）移动。
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图７ 前飞时表面压力时均值随前进比的变化（０．７０爲剖面）

图８ 不同前进比对压力系数的影响

图９ 拉力系数对压力系数的影响

图１０给出了抛物线后掠和抛物线后掠加下反

桨尖旋翼特征剖面（牜燉爲＝０７５剖面，上表面牨＝

００２爞）压力系数的时间历程对比，由图可知，其时

间历程曲线非常相似，且从图中可以明显看出，下

反桨尖的压力随方位角变化幅值比非下反桨尖的

小，说明下反桨尖时的桨涡干扰有所减弱。
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图１０ 下反和非下反桨叶压力系数的时间历程

对比（爞爴＝０．０１），其中犜牞表示攻角。

 结 论

（１）采用新的桨叶表面压力传感器布埋方法和

测量技术，能较好地测出桨叶表面的动态压力，压

力系数的时间历程是可信的。

（２）前进比、总距对桨叶表面压力有影响，前进

比增大，压力系数的峰值也增大，拉力系数增加，压

力系数时间历程曲线向上（负的压力系数方向）移

动。

（３）下反桨尖的压力系数随方位角变化幅值比

非下反桨尖的小，桨尖下反可以减弱桨涡干扰。
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