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摘要!基于已有的单参数线化壁压信息法!在做相应简化改动后应用于旋翼翼型高速试验数据修正!着力解决工

程上遇到的旋翼翼型高速风洞试验结果不理想的问题"文中采用该方法对
FGE#%

风洞得到的
@9C$"

旋翼翼型

试验数据进行了修正"结果表明!修正后的旋翼翼型气动特性曲线与国外已有结果吻合较好"该方法能有效满

足旋翼翼型高速风洞试验修正的需要"

关键词!单参数线化壁压信息法#高速风洞试验#
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旋翼翼型设计技术是直升机设计中的一项核

心技术(

%

)

$而翼型设计中的一个重要环节是风洞性

能验证$新设计的旋翼翼型大部分静态特性数据依

赖
$=BK

量级的跨声速风洞获取(

#

)

$由于受洞壁

等因素干扰$当前国内此类风洞试验准度欠佳'以

国内多座跨声速风洞的
@9C$"

旋翼翼型试验数据

为例$其升力线斜率*最大升力系数等都明显小于

国外试验得到的性能数据$这轻则拖慢了旋翼翼型

的设计进程$重则误导旋翼翼型优化设计方向'针

对此问题$一是可以建设+自修正风洞,

(

C

)

$尽量减

小风洞洞壁干扰%二是可以进行相应的洞壁干扰修

正(

!EB

)

'对于已建成的跨声速风洞$第二种方法较

为现实可靠'

对于跨声速风洞$其洞壁附近区域的局部流动

很不均匀$基于扰动速度势的洞壁边界条件十分复

杂$洞壁干扰修正十分困难'目前$用于洞壁干扰



修正的方法大致有试验修正法*映像法*

X,6[5--

法*涡格法*面元法*数值计算法和壁压信息法

等(

&E%$

)

'其中$壁压信息法不需要额外知晓洞壁通

气参数$仅需在试验的同时实时测量洞壁附近的气

流参数$不需提出种种近似假设$精准度高*耗资

少$故国外
X([*

8

(

%%E%#

)和国内范召林等(

%C

)均采用

壁压信息法进行透气壁干扰修正'而旋翼翼型与

常规翼型相比$其升力效应更大$洞壁干扰更为明

显$故本文基于已有的单线性壁压信息法$在做相

应简化改动后$使用
X9HG9\

软件编制了相应的

修正程序$并成功应用在
@9C$"

旋翼翼型高速风

洞试验中$其修正结果证明该方法简单合理$可用

于高升力旋翼翼型的通气壁干扰修正'

>

!

旋翼翼型壁压测量试验

>=>

!

试验装置

!!

试验在中国空气动力研究与发展中心的
FGE

#%

风洞中进行#图
%

&'该风洞为试验段长
%=&&DK

*

横截面
$=BK]$=BK

的暂冲式跨*超声速风洞'

跨声速时$试验段上下壁板由
B$̂

斜孔壁组成$两

侧均为实壁'

图
%

!

旋翼翼型
FGE#%

风洞试验图

F1

2

=%

!

W(7(*,1*.(1-FGE#%S1+M7)++5-7567

试验模型为
@9C$"

旋翼翼型$翼型模型展长

I$$KK

#其中翼型段
B$$KK

&$弦长
3_%D$KK

'

为增加翼型上测压孔数量$同时避免相邻测压孔之

间的干扰$上*下型面均分别布置两列测压孔$同一

型面的两列测压孔交替组成一个测压序列%上型面

布置
DC

个测压孔$下型面布置
D%

个测压孔#图

#

&'在风洞中采取横跨方式水平安装在左*右转窗

上$回避了支架对试验准确度的干扰'

图
#

!

旋翼翼型测压点分布图

F1

2

=#

!

*̀566)*5K5,6)*1+

2>

(1+7-,

8

()7,7*(7(*,1*.(1-

尾流耙设计有
!I

个总压管和
D

个静压管$安

装在风洞的大攻角机构上$安装后静压管端部的基

准位置距离翼型后缘
#B# KK

#

%=&D

倍模型弦

长&$此处翼型尾流已得到充分发展'

壁压条共使用两根$分别安装于上*下透气壁

处$每根壁压条上沿风洞流线方向布置
!$

个壁压

孔'为避免壁压条长度影响迎角修正量和速度修

正量的准确度$壁压条最前端的壁压测量点应位于

风洞轴向压力梯度接近于零的位置$最后端的壁压

测量点应延续到模型后缘约两倍弦长处'另外$测

压孔距离壁面的距离为
DCKK

$避开了通气孔附

近的强烈不均匀流动区'翼型
$̂

迎角时堵塞度为

#=#Da

'试验模型*尾流耙和壁压条的相对安装位

置如图
C

所示'

翼型表面*壁压信息条静压以及尾流测压耙

总*静压由
T̀A"$%B

电子扫描阀系统采集$该电子

扫描阀具有数字温度补偿功能$稳定性好$其系统

精度达到
b$=$DaFT

#满量程&'

图
C

!

试验模型相对安装位置

F1

2

=C

!

A+67,--,71(+

>

(6171(+(.7567K(M5-

>=?

!

试验结果

图
!

为马赫数
14_$=C

以及迎角
!

_$̂

$

%#̂

时
@9C$"

模型壁压分布'其纵坐标为压力系数

5

6

$横坐标为壁压条长度#

7

"

3

&'图
!

#

,

&中$由于

翼型迎角为
$̂

$翼型产生升力较小$对上*下壁压

力分布干扰较小$故上*下壁压条压力系数值基本

重合'图
!

#

V

&中$当翼型迎角为
%#̂

时$翼型产生

较大升力$对上*下壁压力分布干扰较大$故上*下

壁压条测得的压力数据不重合$前*后端压力差异

较小$翼型区压力差异较大'此处需说明$壁压条

测压的结果出现不规则的波动$这与壁压条的加工

精度等因素有关$试验数据处理时可通过减去相同

条件下空风洞的壁压条测量值给予扣除$同时可采

用样条曲线对其进行光顺'

通过对翼型表面上各点的压力系数
5

6

*

进行

积分$得到翼型的升力系数
5

8

%通过对尾流动量损

失的积分得到翼型阻力系数
5

9

%升力系数与阻力

系数之比为翼型升阻比'图
D

"

&

为
14_$=!

时

未经壁压法修正的
@9C$"

旋翼翼型试验结果$由

!I%
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图可见$其升力线斜率*最大升力系数所对应迎角*

最大升阻比等均与国外数据(

#

)有较大差异'

图
!

!

试验壁压分布

F1

2

=!

!

H567S,--

>

*566)*5M167*1V)71(+

图
D

!

@9C$"

旋翼翼型升力系数曲线对比

F1

2

=D

!

5

8

:)*45:(K

>

,*16(+(.@9C$"*(7(*,1*.(1-

V57S55+FGE#%7567,+MW5.=

(

#

)

*56)-76

图
B

!

@9C$"

旋翼翼型阻力系数曲线对比

F1

2

=B

!

5

9

:)*45:(K

>

,*16(+(.@9C$"*(7(*,1*.(1-

V57S55+FGE#%7567,+MW5.=

(

#

)

*56)-76

图
&

!

@9C$"

旋翼翼型升阻比曲线对比

F1

2

=&

!

5

8

"

5

9

:)*45:(K

>

,*16(+(.@9C$"*(7(*,1*

E

.(1-V57S55+FGE#%7567,+MW5.=

(

#

)

*56)-76
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!

简化的单线性壁压信息法

?=>

!

方法概述

!!

扰动速势
"

:

在透气壁附近区域满足亚声速小

扰动线化速势方程(

&

)

#

#

"

#

"

"

7

#

;

"

#

"

"

<

#

=

$

#

%

&

式中!

#

=

%

>

1槡
#

%

"

=

"

:

;

"

?

$

"

:

为模型在洞壁

附近的远场扰动速势$

"

?

为待求的洞壁扰动速势'

翼型试验中将翼型沿弦线分为数块$每块上分

别布置一个涡*源*偶极子#合称为奇点&$这些奇点

的
"

:

满足(

%!

)

"

:

=>

%

#

#

#

@

/

@

,*:7,+

#

#

<

>

<

@

&

7

>

7

( )

@

;

%

#

#

#

#

@

A

@

7

>

7

@

B

#

@

;

%

#

#

#

#

@

C

@

-(

2

B

@

#

#

&

B

@

满足

B

@

=

7

>

7

# &

@

#

;

#

#

#

<

>

<@

&槡
#

#

C

&

涡强度
/

@

满足

#

@

/

@

=

$DD?

4

5

#0

#

!

&

源强度
C

@

满足

#

@

C

@

=

$DD?

4

5

E0

#

D

&

偶极子强度
A

@

满足

#

@

A

@

=

A

#

B

&

式中!

5

#0

和
5

E0

为试验所得升力系数和阻力系数%

下标
@

表示第
@

个奇点值%

?

4

为翼型弦长%

A

为

模型的横截面积'

二维翼型试验中$各分块上偶极子和源强度由

各分块的面积决定$涡强度沿翼弦的分布由翼型

上*下表面压力分布规律确定'经验表明$旋翼翼

型高速风洞的修正结果受奇点强度分布规律的影

响较小$故可根据实际需要进行奇点强度分配$只

要总强度满足
/

@

$

C

@

$

A

@

即可'

此外$由于壁压条测得的数据有一定程度的跳

DI%

第
#

期 何
!

龙$等!旋翼翼型高速风洞试验壁压法修正研究



动散布$在使用这些数据之前应采用三次样条光顺

法对每根壁压条的壁压数据进行光顺处理'为消

除系统误差$一般用带模型的壁压值减去相同条件

下空风洞的壁压值$所得数据应用于式#

#

&'

根据调和函数的性质$由式#

%

&可推导出$透气

壁干扰产生的轴向速度分量
0

="

"

?

"

"

7

满足

#

#

"

#

0

"

7

#

;

"

#

0

"

<

#

=

$

#

&

&

!!

由上*下壁压条测出的压力系数
5

6

$可得到控

制边界上的
0

值

0

=>

$DD5

6

>

"

"

:

"

7

#

I

&

!!

式#

&

$

I

&一起构成了一个
?1*1:L-57

问题$可以

采用有限差分法求解该问题$从而求出模型区各处

的
0

值'再根据式#

"

"

%#

&进行马赫数以及迎角修

正

$

14

=

#

%

;

$D#14

#

)

&

14

)

F

0

#

"

&

$!=

%

#

$

7

5

7

$

"

0

#

7

$

<

&

"

<

M7

>

"

"

:

"

<

#

%$

&

14

:

=

14

)

;$

14

#

%%

&

!

:

=!

)

;$!

#

%#

&

式中!

14

)

和
!

)

为修正前的马赫数和迎角%

14

:

和
!

:

为修正后的量%

"

"

:

"

"

<

可由式#

#

&求解'

试验通常希望得到在
14

)

和
!

)

状态下的无洞

壁干扰气动力系数值$可以使用测量的气动力系数

对马赫数或迎角的导数值等$通过适当的工程计算

方法得到
14

)

和
!

)

状态下的修正气动力系数值'

例如$翼型试验数据可使用式#

%C

"

%D

&进行修正

5

83

=

5

80

;

"

5

80

"!

$!;

"

5

80

"

14

$

14

#

%C

&

5

:3

=

5

:0

;

"

5

:0

"!

$!;

"

5

:0

"

14

$

14

#

%!

&

5

93

=

5

90

;

"

5

90

"!

$!;

"

5

90

"

14

$

14

#

%D

&

式中!

5

83

$

5

:3
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图
I

为二元旋翼翼型试验迎角修正量$由图可

见$由于式#

#

&中分母是修正位置坐标与所布置奇

图
I

!

二元旋翼翼型试验迎角修正量

F1

2

=I

!!

:(**5:71(+(.#E?*(7(*,1*.(1-7567

点坐标之差$若奇点位置布置不合理$必将造成迎

角修正量畸变$马赫数修正量亦是如此'故需根据

壁压条上测压孔的位置#即修正位置坐标&对奇点

位置进行调整$使奇点的轴向位置#

7

方向&与相邻

两个壁压条测压孔中点的轴向位置相等$避免奇点

太过接近测压孔而引起修正量畸变%当翼型模型迎

角变化时奇点的轴向位置亦要与相邻两个壁压条

测压孔中点轴向位置保持相等'

?=?

!

修正结果

采用
#=%

节中简化改进的单参数线化壁压信

息法$对
FGE#%

高速风洞中
@9C$"

旋翼翼型典型

马赫数#

14_$=!

$

$=B

&下的试验数据进行修正$其

修正结果如图
"

"

%!

所示'图中黑线代表未修正

的试验数据$蓝线代表国外
@9C$"

翼型性能数据$

红线代表修正后的数据'由图
"

$

%#

可明显看出$

修正后的升力曲线在线性段与国外数据极为吻合$

二者差别约为
#a

#升力线斜率修正量约为
%$a

&$

且最大升力系数所对应的迎角十分接近'由图

%$

$

%C

可看出$修正后的阻力发散迎角与国外数据

极为吻合$迎角
!

_c!̂

"

%%̂

时$阻力系数重合较

好'由图
%%

$

%!

可看出$修正后较修正前$升阻比曲

线亦有了较大改善'所以该方法能有效修正
@9C$"

图
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旋翼翼型升力系数曲线修正前后对比
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旋翼翼型阻力系数曲线修正前后对比#
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旋翼翼型升阻比曲线修正前后对比#
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14_$=B

&

旋翼翼型试验数据$特别是模型迎角$而对马赫数

#修正量小于
$=%a

&*升力系数*阻力系数和俯仰

力矩系数的修正量不大'

从修正后的数据还可以看出$修正后的最大升

力系数和最大升阻比较国外数据偏小$本文认为这

与试验雷诺数有关'国外部分风洞采用增压方式

进行翼型试验$雷诺数高于国内风洞$而从雷诺数

对试验数据影响规律可以知道$雷诺数越大$最大

升力系数越大$阻力系数越小'所以$由于本文试

验雷诺数偏低$修正后的最大升力系数偏小$阻力

系数偏大$致使最大升阻比明显小于国外数据'该

问题可通过增加试验雷诺数或雷诺数外插修正等

方法解决'

@

!

结
!!

论

#

%

&本文采用的简化改进单参数线化壁压信息

法能快速对旋翼翼型进行洞壁干扰修正$且修正效

果明显'

#

#

&本文方法主要用于修正旋翼翼型的来流迎

角$而对试验马赫数*升力系数和阻力系数等的修

正量不大'

#

C

&修正后的翼型最大升力系数和最大升阻比

仍偏小$后期可采用改进尾流积分区域判定方法*

增加试验雷诺数等方法予以解决'
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