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Abstract

Aiming at the dynamic stall phenomenon of the retreating side of the rotor in forward flight, the existing flow control method of dynamic leading edge droop was applied to the flow control of forward-flying rotor at three-dimensional scale. A numerical simulation method based on variable droop leading edge is established in this paper. The seesaw rotor is taken as the research object, the moving overset mesh method and RBF grid deformation technology are used, the integral form of Reynolds average N-S equation is the main control equation. The influence of the dynamic leading edge at r/R=0.75~1 on the aerodynamic characteristics of the rotor when the forward ratio is 0.3 is investigated. It is found that variable droop leading edge on the retreating side can effectively inhibit the generation and development of separation vortices near the trailing edge, and has a significant effect on lifting lift coefficient and section normal force coefficient, reducing torque coefficient, and thus improving the equivalent lift-drag ratio of the rotor. In a certain range, the control effect is better with the increase of the droop amplitude under the leading edge.

摘要

针对直升机前飞时后行侧桨叶的动态失速现象，将目前已有的动态前缘下垂的流动控制方法应用于三维尺度的前飞状态旋翼流动控制中，建立了基于动态前缘下垂的提升旋翼气动性能的数值模拟方法。以跷跷板式旋翼为研究对象，使用运动嵌套网格方法及基于径向基函数的网格变形技术，积分形式的雷诺平均N-S方程为主控方程。探究了桨叶r/R=0.75~1处的前缘动态下垂对前进比为0.3时的旋翼气动特性的影响。研究发现，在后行侧使用动态前缘下垂可以有效抑制桨尖附近分离涡的生成和发展，对提升旋翼的升力系数和剖面法向力系数、降低扭矩系数，从而提升旋翼的等效升阻比有显著作用。在一定的范围内，随着前缘下垂幅值的增加，控制效果更好。
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直升机在前飞过程中，旋翼前行侧和后行侧的相对气流速度不同，拉力分布不均匀，由此引起的周期性运动容易导致后行桨叶由于迎角过大产生气流分离而失速[1]。在大速度前飞时，旋翼后行侧的失速不仅限制了直升机飞行速度提高，而且失速过程中桨叶上表面的涡不断生成和耗散脱落，会引发升力突降等问题，严重危害直升机飞行安全。因此，提升直升机前飞时的旋翼气动特性已成为直升机气动领域的研究热点。
国内外针对直升机旋翼动态失速及提升前飞性能的研究由来已久。对于二维翼型，Sahin等[2]通过数值计算发现，使用变前缘外形的方法可以有效抑制低马赫数下二维翼型动态失速涡的发展，从而有效提升气动特性。对于前缘弹性下垂变形的研究，Bain等[3]使用了2种网格变形方法，表明动态前缘下垂(variable droop leading edge, VDLE)可以有效维持翼型表面气流的附着状态。Chandrasekhara[4]针对VDLE导致的升力系数整体偏低的现象，提出采用格尼襟翼来提升整体的升力。对于提升三维旋翼前飞性能的研究，Johnson等[5]对前飞旋翼的不同桨叶外形进行了优化设计，旨在约束升阻比以及阻力发散的条件下，提高升力系数，减小阻力系数。经过对比发现，经过优化后的桨叶表面分布的升力系数有所提高，桨尖涡明显缩小且更加集中。Geissler等[6]对全尺寸桨叶的前缘10%c下垂进行了试验和数值计算研究，结果表明使用VDLE可以有效提升升力系数，对气动特性有明显改善。此外，协同射流[7-8]、合成射流[9-11]、涡流发生器[12]、改变桨叶气动外形[13]等方法也被用于主动流动控制以及提升直升机旋翼气动特性等研究。目前使用动态前缘下垂进行流动控制的研究大部分针对二维翼型，对使用VDLE提升三维旋翼气动特性的研究仍较为欠缺。
综上所述，本文针对后行侧桨叶采用动态前缘下垂方法，开展了不同前缘下垂幅值对提升中等前进比的三维旋翼前飞气动特性性能的研究。使用雷诺平均N-S方程，运用运动嵌套网格及基于径向基函数(radial basis function, RBF)[13]的网格变形技术，对不同角度的动态前缘下垂开展旋翼的气动参数及桨叶表面涡结构的发展的参数化研究。
1 数值模拟方法
1.1 流场控制方程
为了捕捉非定常流场的涡流动特性，本文采用可压缩的navier-stokes(N-S)方程作为流场求解的控制方程，建立如下N-S方程。

式中：W为守恒变量；Ω和S分别为控制体体积和表面；Fc, Fv分别为对流通量和黏性通量。空间离散采用Roe通量差分分裂格式, 时间推进采用隐式[15]方法, 湍流模型使用SST-kω。本文在数值模拟过程中不考虑旋翼轴前倾, 设定旋翼升力系数CL、扭矩系数CQ、等效升阻比CL/De以及剖面法向力系数Cn分别如下




式中: L, Q, D分别为旋翼升力、扭矩以及水平方向阻力; μ为前进比; FN为桨叶剖面的法向力; a为声速; c为弦长。
1.2 运动嵌套网格及网格变形技术
本文使用的运动嵌套网格系统包含背景网格和围绕旋翼的贴体网格。该方法在桨叶网格区域与背景网格的重叠交界面处通过洞单元识别、贡献单元搜索等, 对背景网格的相应区域进行挖洞, 如图 1所示。
	[image: thumbnail]	图1 运动嵌套网格示意图



在桨叶网格绕旋翼轴旋转运动过程中, 重叠区域随着桨叶网格的运动不断更新。为实现桨叶网格区域与背景网格的信息传递, 本文通过距离加权法对邻近网格单元进行插值。
设定动态前缘的运动规律为δ=δ0+δmsin· (2k*kt), δ为翼型前缘瞬时下垂角, δ0和δm分别为基准状态下前缘的下垂角和偏转幅值, k为翼型振荡减缩频率, k*为相对于k的无量纲频率。本文研究的前缘下垂范围, 主要针对桨叶展向0.75R~R, 弦向位置为前缘25%c部分, 如图 2所示。为避免由于前缘下垂而导致桨叶表面在过渡部分出现折角等突变, 本文在VDLE与基准桨叶的连接处, 设置2%c的区域作为网格变形的过渡部分。
	[image: thumbnail]	图2 桨叶前缘下垂范围示意图



本文采用网格变形方法来实现指定前缘的动态下垂运动。变形使用控制点位移为区域生成一个插值场, 然后使用该插值场将网格节点平移到新位置。变形算法根据边界位移重新分布网格节点, 使网格可以进行非刚性变形。网格变形使用RBF插值方法, 使用控制点及其指定的位移创建方程, 其中每个控制节点i的已知位移d′i展开为如下方程

式中：fb, j(rij)是形状的径向基本函数；rij为2个节点之间的距离幅值；λj为展开系数；N为控制节点的数量；a为常数矢量。
1.3 算例验证
为验证本文计算方法的有效性, 首先对已有试验数据的SA349/2旋翼的前飞状态进行算例验证。该旋翼采用3片矩形桨叶。OA209翼型、线性负扭转。旋翼半径R=5.25 m, 弦长0.35 m, 桨尖马赫数为0.626, 前进比为0.26时, 旋翼周期变距为θ=8.42°-2.14°sinψ+1.25°cosψ。计算得到r/R=0.97剖面在不同方位角处的Cp与试验值[16]的对比如图 3所示。从图中可以看出, 本文计算得到的旋翼表面Cp值与试验值均吻合良好。表明本文建立的计算方法能够有效进行三维旋翼前飞状态的模拟。
	[image: thumbnail]	图3 r/R=0.97处Cp验证结果图



图 4进一步给出了7A旋翼悬停状态Mtip=0.617时的拉力系数与试验值[17]的对比。该旋翼采用4片矩形桨叶, 由OA209和OA213翼型分段配置而成, 具有分段线性负扭转。图中可见, 本文使用的计算方法能够对旋翼拉力系数进行较为精确的模拟。
	[image: thumbnail]	图4 7A旋翼拉力系数验证图



对于动态前缘下垂的算例验证, 本文选用已有试验数据的VR-12翼型, 来流Ma=0.4, 翼型振荡规律为α=10°+10°sin(2kt), k=0.1, 旋转中心为距前缘1/4c处, 动态前缘的偏转规律为δ=10°+10°sin(2k*kt), 其中k*=1。计算得到气动参数Cl, Cd与试验值、文献计算值[18]对比如图 5所示。图中可见, 本文的计算值相对文献计算参考值而言, 与试验值更为接近, 表明本文使用的网格变形方法可以有效模拟翼型前缘动态下垂的真实流场状态。
	[image: thumbnail]	图5 VR-12翼型气动参数验证图



2 VDLE对三维旋翼的影响分析
针对三维旋翼的研究, 为了综合考虑计算成本, 本文选用2片矩形桨叶, 翼型采用OA209, 旋翼半径R=2.1 m, 弦长c=0.2 m, 线性负扭转为-4.8°/m。计算状态：桨尖马赫数为0.647；前进比为0.3。经过配平得到相应的周期变距θ=12.5°-6.3°sinψ+1.1°cosψ。本文分别针对前缘下垂幅值δm为5°, 8°, 10°进行研究, k*均取2, 以防止由于较大的前缘下垂启停加速度而给桨叶带来振动等不利影响。当前缘下垂时, 该部分的相对迎角减小, 为避免迎角较小的前行侧桨叶由于前缘下垂而造成一定的升力损失, 本文仅对后行侧桨叶设置前缘下垂的运动。前缘下垂规律随方位角的变化如图 6所示。图 7给出了基准状态桨叶与前缘下垂角为10°时桨叶前缘的对比图。使用RBF网格变形方法使前缘下垂10°后, 桨叶表面网格仍排列有序, 接缝处没有出现较大的不平整, 与实际的桨叶前缘下垂情况较为符合。
	[image: thumbnail]	图6 动态前缘下垂规律



	[image: thumbnail]	图7 桨叶前缘下垂前后对比图



图 8给出了不同前缘下垂幅值下旋翼气动特性参数随方位角变化的对比图。使用VDLE后, 旋翼升力系数CL在不同方位角处均有一定提升。本文主要针对2片桨叶, 可见在240°~360°方位角之间, 使用VDLE可以有效提升旋翼升力, 在277°方位角时升力提升达5.5%。随着前缘下垂幅值增加, 升力仅在330°方位角附近有进一步提升。使用VDLE之后, 旋翼扭矩系数相对基准状态明显降低。随着下垂幅值的增加, 扭矩系数仍有一定的降低, 在Ψ=240°附近的CQ降幅相比于基准状态最大可达18%, 但在180°方位角附近, δm=10°时旋翼扭矩反而超过基准状态。结合图 6分析可知, 这是由于δm=10°时, 前缘下垂的角加速度最大, 相同方位角下瞬时δ也最大。而180°方位角附近的桨叶迎角较小, 此时一定的前缘下垂反而容易引起阻力增加。从等效升阻比可以看出, 使用VDLE后, 后行侧桨叶的等效升阻比得到了明显提升, 这是旋翼升力增加和扭矩显著降低综合作用的结果。与基准状态相比, CL/De在250°方位角附近提升约15.5%, 但随着VDLE的下垂幅值δm的增加, 等效升阻比并没有持续显著增加, δm为8°和10°时的等效升阻比区别并不明显。
	[image: thumbnail]	图8 旋翼气动特性对比图



使用Q准则计算得到的桨尖附近瞬时速度等值涡量图如图 9所示。图中可见, 基准状态的桨叶除了离散的桨尖涡外, 桨叶上表面还附着有较多的涡。随着方位角从270°增加到300°, 涡的体积增大并逐渐从上表面分离和耗散。当前缘下垂后, 虽然270°方位角时桨叶上表面在0.8R内侧仍存在分离涡, 但0.8R~R处桨叶上表面涡的数量显著减少。在300°方位角时, 0.8R以内的涡在展向流的作用下向桨尖方向偏移, 使0.8R剖面的后缘附近出现较为明显的分离涡。随着前缘下垂角的增大, 桨叶表面的涡体积及数量略有减少, 但差异并不明显, 这与图 8中气动参数的结论一致。相对于基准状态, 前缘下垂后0.9R附近没有出现较大的分离涡, 表明桨尖附近前缘下垂能够有效抑制桨尖上表面附近分离涡的生成, 对改善后行侧桨叶的流场状态有明显效果。
	[image: thumbnail]	图9 不同前缘下垂角的桨尖附近等值涡量图



为了更加直观地描述桨叶上表面涡的分布及发展过程, 图 10给出了0.8R剖面处不同方位角的流线图。结合图 9可知, Ψ=270°时, 基准状态下该剖面气流从前缘附近即开始分离, 上表面几乎完全处于气流分离状态, 而后该涡耗散脱落, 在Ψ=300°时生成新的涡结构, 该涡结构同样是从该剖面前缘分离而来。当VDLE下垂幅值δm=5°时, 该剖面尾缘处均存在失速涡。Ψ=300°时较大的失速涡为0.8R内侧的前缘分离涡向下游衍生发展而来。从Ψ=300°时位于后缘附近的尺寸明显减小的涡可以看出, VDLE幅值δm=10°对0.8R内侧的失速涡有更好的控制效果, 综合表明一定的前缘下垂可以有效抑制桨尖附近前缘分离涡的生成。
	[image: thumbnail]	图10 r/R=0.8处截面的速度流线图



桨叶0.8R与0.9R剖面的法向力系数Cn在后行侧的分布如图 11所示。在0.8R处使用VDLE后, Cn的最低点从270°方位角附近延迟到285°附近, 其系数波动的方位角跨度有所减小。较小的下垂幅值如δm=5°即可明显缩小Cn波动的横向方位角跨度。当δm=10°, 其在270°~330°方位角之间的纵向振荡幅度有效减小66.3%。虽然使用VDLE后, 该剖面处仍有因气流分离而引起的系数Cn波动, 但波动的幅值和跨度均有明显减小。VDLE在0.9R剖面的改善效果更为明显, Cn在后行侧振荡的横向跨度随Ψ=280°附近的第一波谷的消失而缩小近30°。随着δm的增大, Cn系数整体提升, Ψ=280°附近δm=5°, 8°时的Cn分别提升22.7%以及44.8%。但δm为8°和10°时的区别并不明显。结合上文分析可知, 这是由于前缘下垂后, 该剖面前缘附近并没有发生气流分离, 其扰动主要来源于桨叶0.8R剖面内侧的前缘分离涡随展向流向下游发展而来, 因此影响并不明显。
	[image: thumbnail]	图11 截面法向力系数对比图



3 结论
本文结合运动嵌套网格方法和基于RBF的网格变形技术, 将动态前缘下垂方法应用于三维前飞旋翼后行侧的流动控制中。针对μ=0.3的前飞状态, 开展了动态前缘下垂幅值对旋翼气动特性的参数化研究。通过对旋翼气动特性、桨尖附近等值涡量图、桨叶剖面流线图等分析, 得到以下结论:
1) 动态前缘下垂可以有效提升旋翼的升力系数, 减小扭矩系数, 使得旋翼等效升阻比最大可增加15.5%, 从而有效提升旋翼的气动特性。在一定范围内, 随着前缘下垂幅值δm的增加, 气动特性进一步提升。
2) 基准状态下, 后行桨叶上表面会出现分离涡, 严重影响旋翼的气动特性。当桨尖附近前缘下垂后, 0.8R剖面到桨尖附近的失速涡数量和尺寸明显减少, 流场状态有明显改善。
3) 动态前缘下垂可以有效减小后行桨叶桨尖附近剖面法向力系数的横向振荡跨度和振荡幅值, 表明该剖面处的涡数量和强度有所减小。此外, 一定范围内, 随着前缘下垂幅值的增加, 靠近桨尖附近的剖面(r/R=0.9)法向力系数整体有所提升, 表明使用VDLE后桨尖附近气动特性提升明显。
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