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基于 PSP的旋翼桨叶表面压力测量试验研究
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摘要  为了实现直升机旋翼桨叶表面的压力测量，提出一种基于压敏涂料（pressure sensitive paint，简称 PSP）测量

技术的试验方法。首先，采用在线标定方式确定 PSP 的压力敏感度；其次，构建 PSP 测量系统，利用单脉冲寿命法

获取旋翼桨叶表面的压力分布图像；最后，进行直径为 2 m 的模型旋翼桨叶表面压力测量试验，获取悬停工况和前

飞工况在不同状态下的桨叶图像，通过标定数据计算得到桨叶表面压力分布。试验结果表明：PSP 测量技术能够获

取桨叶表面压力比值、压力系数分布数据和流动显示图像；通过 PSP 测量得到的桨叶表面压力分布符合规律，且前

行侧和后行侧桨叶的表面压力分布接近；沿着桨根到桨尖方向出发至距离桨根 0.87 m 处，桨叶的弦向压力比值与

压力系数分布趋势一致，与传感器的测量结果相比，压力平均性误差和重复性误差均在 5% 以内，满足桨叶表面压

力测量需求。研究结果验证了该试验方法的可行性，可为直升机气动机理性研究提供试验数据支撑。
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引  言

旋翼是直升机核心部件，为直升机飞行提供所

需的升力和推进力［1］。直升机旋翼系统气动性能直

接影响直升机整体性能的优劣［2］，而旋翼桨叶表面

压力作为气动力产生的根源，一直是气动研究的重

点方向［3‑4］。旋翼桨叶在旋转过程中一直处在非定

常的气动压力之下，桨叶运动复杂，变形量大，而且

桨叶构造复杂，构型多样，导致试验数据获取难度

大。传统接触式测压技术在用于旋转桨叶时会受到

安装及信号的限制，空间分辨率极为有限［5‑6］，难以

对复杂流动问题提供有效的试验数据支撑。

针对传统压力传感器等接触式测压技术难以实

现旋转桨叶表面压力测量的问题，研究人员提出了

一种基于 PSP 的表面压力测量技术。Juliano 等［7］构

建了一种能够测量旋转部件表面整体非定常的压力

分 布 PSP 系 统 ，得 到 直 径 为 25.4 cm、螺 距 为

10.2 cm，垂直安装的模型螺旋桨前行侧和后行侧桨

叶表面压力分布。Disotell 等［8］采用 PSP 测量技术

对直径为 0.26 cm 的铰接式直升机模型旋翼桨叶表

面压力进行测量，得到前进比为 0.15 和 0.3 条件下

的瞬时、非定常的桨叶表面压力图像，并利用图像去

模糊算法和温度修正算法完成桨叶表面压力图像校

正。Watkins 等［9］利用 PSP 测量系统开展了直升机

旋翼桨叶表面压力试验，得到了不同时刻桨叶表面

压力分布数据。Wong 等［10］在文献［9］的基础上，针

对旋翼的桨尖部位进行表面压力测量，PSP 径向喷

涂范围为 85%~100%，桨叶图像采集测量结果与传

感器测量结果的一致性有一定的提升。Jiao 等［11］提

出了一种基于径向和弦向温度梯度的二维温度修正

算法，并将测量结果与仿真结果进行比较，验证了该

算法用于提高 PSP 测量精度的有效性。基于 PSP
的测压技术是一种连续大视场可控的非接触式测压

技术，空间分辨率高，成本低，能够满足风洞试验和

捕捉大面积压力脉动的需求，突破传统测压技术应

用于旋转桨叶的限制［12‑14］。

针对高速旋转的直升机旋翼桨叶表面压力测量

问题，笔者重点进行基于 PSP 的桨叶表面压力测量

试验研究。首先，完成 PSP 性能标定；其次，构建

PSP 测量系统，通过风洞试验验证 PSP 测压试验技

术的有效性，获取在不同状态下悬停工况和前飞工

况桨叶表面压力图像；最后，结合 PSP 标定数据得

到桨叶表面压力分布数据。
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1 PSP的压力测量原理

PSP 测量技术的基本原理是 PSP 探针分子的

光致发光和氧猝灭效应。PSP 中含有一种具有压力

敏感性的特殊荧光材料，当 PSP 受到特定波长的光

照射时，会吸收激发光的能量并发射出波长更长的

发射光，这一过程称为 PSP 的光致发光过程。在空

气环境中，由于氧猝灭效应的存在，PSP 的光致发光

过程会受到周围环境中空气压力的影响，因此通过

建立 PSP 光致发光的光学特性与压力的定量关系，

实现对模型旋翼桨叶表面压力的测量。PSP 的压力

测量原理如图 1 所示。

基于发光分子机理获取 PSP 压力数据的方法

主要包括光强法和寿命法。光强法需持续照射并采

集涂料发光强度，由于拍摄角度、拍摄距离、光源、涂

层厚度和发光探针浓度等不同，导致得到的光强场

不能直接转化为压力数据，且该方法无法克服桨叶

变形的问题。为了解决上述问题，Juliano 等［15］提出

了一种单脉冲寿命法。基于单脉冲寿命法的数据采

集过程如图 2 所示。

单脉冲寿命法是以涂料对随时间变化激发光的

发光响应为基础的测量方法。涂料对随时间变化激

发光的 E (T ) 的发光响应 I可以用一阶关系式表

示为

∂I
∂τ = I

τ
+ E (T ) （1）

其中：τ为涂料的发光寿命。

对于脉冲光，涂料的发光响应为简单的指数衰

减，即

I ( t ) = I0 exp ( - t
τ ) （2）

其中：I0 为参考状态下涂料的发光寿命。

发光寿命和压力遵循 Stern‑Volmer公式，即

τ0

τ
= A (T ) + B (T ) p

p0
（3）

其中：p为压力；p0 为参考状态下的压力；τ0 为参考状

态下的发光寿命；A (T )和 B (T )为与温度 T有关的

函数。

单 脉 冲 寿 命 法 使 用 电 荷 耦 合 器 件（charge‑
coupled devices，简称 CCD）相机的双曝光模式，在

PSP 单脉冲激光的响应曲线上连续采集 2 张图像，

通过计算 2 张图像信号强度的比值，利用标定公式

得 到 压 力 信 息 。 最 终 得 到 单 脉 冲 寿 命 法 的

Stern‑Volmer公式为

( )I2 /I1 0

I2 /I1
= A (T ) + B (T ) p

p0
（4）

其中：I1 和 I2 分别为 2 张图像的 PSP 信号。

笔者采用单脉冲寿命法获取旋翼桨叶表面压力

分布图像，以解决旋翼桨叶旋转带来的信噪比低和

光场持续变化的难题。

2 PSP标定方法

PSP 标定方法主要包括 2 种：①利用喷涂的样

品，在校准仓内完成对 PSP 与温敏涂料（tempera‑
ture sensitive paint， 简称 TSP）的压力标定，该方法

适用于测试时没有压力传感器提供参考的试验条

件，并且需要对桨叶表面径向和弦向温度梯度进行

修正，过程比较复杂；②采用在线标定的方式确定

PSP 的压力敏感度，该方法不受桨叶表面温度梯度

的影响，但是对采集系统和压力传感器的数据质量

有一定要求。本次试验采用了压力传感器进行桨叶

表面压力数据采集，因此优先利用在线标定的方法

进行数据处理。PSP 标定流程如图 3 所示。

图 1　PSP 的压力测量原理

Fig.1　Pressure measurement principle of PSP

图 2　基于单脉冲寿命法的数据采集过程

Fig.2　Data acquisition process based on single pulse lifetime 
method
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由于双曝光相机的第 2 帧曝光时间比较长，因

此需要对第 2 张图像进行去模糊处理。利用在桨叶

上标记的点进行参考状态和试验状态下的桨叶图像

配准，并计算出参考状态和试验状态下图像的光强

比值。

基于 TSP 测量得到的温度场数据对 PSP 图像

进行温度修正。当悬停工况下转速为 1 000 r/min
时，拍摄 0°、2°、4°、5°、6°和 7°总距角下的前行侧桨叶

图像，截取压力传感器附近的光强比值，并结合压

力传感器的测量结果进行在线标定。在线标定结

果如图 4 所示。横坐标表示压力传感器的测量结

果，针对图中的点进行线性拟合，确定 PSP 的压力

敏 感 度 。 通 过 计 算 得 到 PSP 的 压 力 敏 感 度 为

1.246 3%/kPa，根据标定的压力敏感度数据得到每

个试验状态下的桨叶表面压力分布。

3 试验方法

3.1　PSP测量系统组成　

PSP 测量系统主要由 PSP，脉冲激光器，CCD

相机，时序控制系统、压力传感器以及一系列光学元

件组成。脉冲激光器用于产生足够强度的脉冲激光

束，并经过凹透镜、毛玻璃的扩散作用，照亮桨叶表

面。CCD 相机属于数据采集设备，通过采集桨叶图

像来记录不同时刻压敏涂料的荧光信号。电源为脉

冲激光器提供能量，冷却系统利用水泵来为激光器

降温，系统主机则用于总体控制整个过程。压力传

感器用于采集不同工况下的桨叶表面压力数据，型

号为 Kulite LL‑2‑072。传感器的技术参数如表 1
所示。

3.2　PSP测量系统构建　

试验在直径为 2 m 的模型旋翼试验台上进行，

使用快响应 PSP 与 TSP 对桨叶上表面压力与温度

进行测量。试验中，PSP 与 TSP 分别喷涂在相对桨

叶 的 桨 尖 部 分（喷 涂 区 域 为 沿 展 向 从 桨 尖 向 内

40 cm），利用带有双曝光模式的相机及同步器锁定

某一相位并采集照片，通过单脉冲寿命法获得该相

位下桨叶表面压力与温度分布，同时使用温度场对

压力结果中的温度误差进行修正。

图 5 为 PSP 测量系统示意图。本次试验在桨叶

径向 r/R=0.87 位置处沿弦向装有内嵌压力传感

器，试验时与快响应 PSP 同步采集数据，用来验证

PSP 的测量精度。

3.3　试验工况　

由于内嵌压力传感器的加速度载荷限制，故本

次试验模型旋翼的最高转速设为 1 000 r/min。试验

工况主要包括悬停工况和前飞工况。悬停工况如

表 2 所示。前飞工况如表 3 所示。

图 3　PSP 标定流程

Fig.3　PSP calibration process

图 4　在线标定结果

Fig.4　Online calibration results

表 1　传感器的技术参数

Tab.1　Technical parameters of the sensor

参数

额定励磁电压

最大励磁电压

输入阻抗

输出阻抗

满量程输出

满量程非线性值

工作温度

补偿温度

温度零点漂移

温度漂移灵敏度

数值

10 V
12 V

1 000 Ω
1 000 Ω
100 mV

±0.1%(标准值) ±0.5%(最大值)
-55 ℃~120 ℃

25 ℃~80 ℃
±1%/100 °F
±1%/100 °F
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4 试验结果及分析

4.1　悬停工况　

悬停工况下转速为 1 000 r/min 时前行侧桨叶

上表面压力比值分布和压力系数分布（50 张图像相

位平均结果）分别如图 6、7 所示。2 张图像的采集时

间间隔为 150 ms。
从图 6、7 可以看出，桨叶上表面压力分布较为

合理，在桨尖前缘有明显的低压区，且表面压力从前

缘向后缘逐渐恢复。在同一转速下，前缘低压区大

小随着总距角的增大而逐渐增大。在 4°~7°总距角

状态下，桨尖处能明显看到受桨尖涡流影响的压力

变化区域，且在 7°总距角下桨尖涡流效果更加明显。

总距角为 0°、4°和 7°时，桨叶上表面径向 r/R=
0.87 处弦向压力系数分布如图 8 所示。可以看出，

压力系数沿弦向先降低后增加，在大约弦长比为 0.1
处达到最小值，随后压力逐渐恢复，在尾缘处基本恢

复至大于 0。随着总距角增大，压力系数整体呈下

降趋势，基本符合旋翼悬停时表面压力系数的变化

规律。前行侧和后行侧测得的压力分布接近，PSP
结果与传感器结果符合较好。

悬停工况下转速为 1 000 r/min 时，前行和后行

桨叶上表面压力均方差平均值如表 4 所示。可以发

现，悬停工况下，各个总距角下的压力均方差平均值

均低于 210 Pa，以转速为 1 000 r/min 下翼尖的动压

（约 5.8 kPa）为参考，均方差小于 3.6%。

在 0°、4°和 7°总距角下，将 PSP 测量结果与传感

器测量结果进行对比。桨叶表面压力测量误差如表

5 所示。压力的平均误差和重复性误差均在 5% 以

内，满足桨叶表面压力的测量要求。

图 5　PSP 测量系统示意图

Fig.5　Schematic diagram of the PSP measurement system

表 2　悬停工况

Tab.2　Hover condition

编号

1
2
3
4
5
6

转速/(r·min-1)
1 000
1 000
1 000
1 000
1 000
1 000

总距角/(°)
0
2
4
5
6
7

表 3　前飞工况

Tab.3　Front flight condition

编号

1
2
3
4
5
6
7
8

转速/
(r·min-1)

1 000
1 000
1 000
1 000
1 000
1 000
1 000
1 000

来流速度/
(m·s-1)

21.7
21.7
21.7
21.7
21.7
21.7
32.6
32.6

主轴倾角/
(°)

-1
-1
-3
-3
-5
-5
-5
-5

拉力系数

0.006
0.008
0.006
0.008
0.006
0.008
0.006
0.008

图 6　悬停工况下转速为 1 000 r/min 时前行侧桨叶上表面

压力比值分布

Fig.6　Distribution of pressure ratio on the upper surface of 
the blade on the forward side of the hovering condition 
at 1 000 r/min
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4.2　前飞工况　

前飞工况下当转速为 1 000 r/min、拉力系数为

0.006 时的前行侧桨叶和后行侧桨叶上表面压力比

值分布（50 张图像相位平均结果）如图 9、10 所示。

图 7　悬停工况下转速为 1 000 r/min 时前行侧桨叶上表面

压力系数分布

Fig.7　Distribution of pressure coefficient on the upper sur‑
face of the blade on the forward side of the hovering 
condition at 1 000 r/min

图 8　桨叶上表面径向 r/R=0.87 处弦向压力系数分布

Fig.8　Distribution of chord pressure coefficient at radial 
r/R=0.87 on the upper surface of the propeller

表 4　前行和后行桨叶上表面压力均方差平均值

Tab.4　Average mean square deviation of the upper 
surface pressure of the forward and backward 
blades

总距角/(°)

0
2
4
5
6
7

压力均方差平均值/Pa
前行侧

167
188
183
175
151
171

后行侧

185
205
209
181
198
174

表 5　桨叶表面压力测量误差

Tab.5　Blade surface pressure measurement error 
analysis

总距角/(°)

0
4
7

压力平均误差/%
（与传感器对比）

3.5
2.8
4.8

压力重复性误差/
%
2.0
2.7
2.5

图 9　转速为 1 000 r/min、拉力系数为 0.006 时的前行侧桨叶

上表面压力比值分布

Fig.9　The front flight condition is 1 000 r/min, the tensile 
coefficient is 0.006, and the pressure ratio distribution 
on the upper surface of the blade on the forward side
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从图 9、10 可以看出，前行和后行桨叶上表面压

力分布规律基本一致，且前行桨叶表面由于受到更

大的来流速度，前缘压力更低。

前飞工况下当转速为 1 000 r/min、来流速度为

21.7 m/s、主轴倾角为-1°时的径向 r/R=0.87 处弦

向压力系数分布如图 11 所示。整体上，拉力系数越

大，上表面压力越低。后行桨叶 PSP 与传感器结果

符合较好，而前行桨叶两者结果存在一定偏差。这

是由于前行桨叶 TSP 试验图像存在部分过度曝光

的问题，导致其与参考图像采集时所处相位不同，使

测得的温度分布不够准确，最终导致 PSP 结果存在

误差。

前飞工况下当转速为 1 000 r/min、拉力系数为

0.006、来流速度为 21.7 m/s 时的不同主轴倾角下前

后行桨叶径向 r/R=0.87 位置处弦向压力系数分布

如图 12 所示。可见：主轴倾角从-1°~-5°，前行桨

叶前缘压力略有升高，但变化趋势并不明显；后行桨

叶在不同主轴倾角下的压力分布变化不大。

前飞工况下当转速为 1 000 r/min、拉力系数为

0.006、主轴倾角为-5°时的不同来流速度下前后行

桨叶径向 r/R=0.87 处弦向压力系数分布如图 13 所

示。可以看出，来流速度增大，前行桨叶压力系数变

化并不很大，后行桨叶压力系数随着来流速度的增

大而减小。

前飞工况下当转速为 1 000 r/min、拉力系数分

别为 0.006 和 0.008 时的桨叶上表面压力均方差平

均值如表 6 所示。除来流速度为 32.6 m/s 的试验工

图 10　转速为 1 000 r/min、拉力系数为 0.006 时的后行侧桨

叶上表面压力比值分布

Fig.10　The front flight condition is 1 000 r/min, the tensile 
coefficient is 0.006, and the pressure ratio distribu‑
tion on the upper surface of the rear side blade

图 11　前飞工况下当转速为1 000 r/min、来流速度为21.7 m/s、
主轴倾角为-1°时的径向 r/R=0.87 处弦向压力系数

分布

Fig.11　The front flight condition is 1 000 r/min, the incom‑
ing flow speed is 21.7 m/s, the spindle inclination 
angle is -1° , and the chord pressure coefficient dis‑
tribution at radial r/R=0.87
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况外，整体均方差较小，以 1 000 r/min 翼尖动压

（约 5.8 kPa）为参考，低于 5%。

5 结束语

开展了 PSP 标定方法研究，构建了适用于桨叶

表面压力测量的 PSP 系统。基于 PSP 测压技术开

展了 2 m 直径模型旋翼桨叶表面压力测量试验，实

现了悬停工况和前飞工况在不同状态下桨叶表面压

力分布数据获取。从试验结果可以看到，通过 PSP
测压技术得到的桨叶上表面压力比值和压力系数分

布较为合理，其中：前行侧和后行侧的压力分布接

近，并且与传感器的数据一致，均方差整体在 5% 以

内，可满足桨叶表面压力测量要求。基于 PSP 的直

升机旋翼桨叶表面压力测量试验的提出与完成，给

桨叶表面压力测量研究提供了新的思路和方向，为

我国低噪声、低振动、高效率的直升机旋翼桨叶设计

提供了试验数据支撑。
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图 12　前飞工况下当转速为 1 000 r/min、拉力系数为 0.006、
来流速度为 21.7 m/s 时的不同主轴倾角下前后行桨

叶径向 r/R=0.87 径向位置处弦向压力系数分布

Fig.12　The front flight condition is 1 000 r/min, the tensile 
coefficient is 0.006, the incoming flow speed is 
21.7 m/s, and the chord pressure coefficient distribu‑
tion at radial r/R=0.87

图 13　前飞工况下当转速为 1 000 r/min、拉力系数为 0.006、
主轴倾角为-5°时的不同来流速度下前后行桨叶径

向 r/R=0.87 处弦向压力系数分布

Fig.13　The front flight condition 1 000 r/min, tensile coeffi‑
cient 0.006, spindle inclination angle -5° , chord 
pressure coefficient distribution at radial r/R=0.87
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