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桨扇模型的气动性能和气动声学
的实验研究

北京航空航天大学　　王　波　任丽芸3 3 　彭泽琰

【摘要】　概述了具有不同安装角的直叶片、前掠叶片、后掠叶片等 3种桨扇模型在起飞状态下出

口流场的气动性能和气动声学实验结果及其相互间的对比。主要结论为: 良好的气动设计不仅是

提高气动性能的要求, 而且也是改善桨扇气动声学性能的有效途径; 有掠度的叶片具有降噪的潜

力; 桨扇叶尖区采用卸荷设计有利于降噪及提高效率。

　关键词: 　桨扇　气动性能　气动声学

1　实验件与测试

　　国外在 70年代初便展开了桨扇的实验研究, 并已具备可应用性的技术储备。国内在该领

域的研究仅为探索性的开始, 本文所述为其中的一部分, 若要满足作为运输业动力装置这样

的适用性技术要求, 还需进一步进行结构、性能等方面的设计及实验研究。本文介绍了 3种

桨扇模型在不同安装角下地面状态的实验结果。按叶型的迭加特点, 它们分别是直叶、前掠、

后掠叶片的桨扇模型。通过对各模型在每一实验状态下出口流场参数及噪声的测量结果之分

析对比, 提出了桨扇设计中应考虑的影响气动性能和声学性能的因素、气动设计的优劣与噪

声的关系, 以及切实可行的降噪措施。

本桨扇模型的设计参考了 SR 23桨模参数[1 ] , 各模型的设计点均为 n= 2200rpm , 负荷系

数C 1u= 010674, 叶尖、叶根直径各为D t= 530mm , D h= 106mm , 叶片数 8片, 弦长 (直叶

片) 90mm。文献 [ 2 ] 指出, 对重负荷桨扇而言, 不可能实现等环量等功设计, 负荷越重, 损

失越严重, 且叶尖在极大的正攻角下工作, 不仅效率低, 而且噪声大。对负荷较螺桨为重的

桨扇而言, 应该如何优化其加功量沿叶高的分布, 仍是一项重要课题。本实验模型采用尖区

卸荷设计, 即在 r= 0～ 81◊ 展向 dL uöd r> 0, 在 r> 81◊ 时 dL uöd r< 0, 其目的在于避免文献

[ 2 ] 之模型叶尖区大攻角工况的出现。

将一校准的五孔探针置于桨扇模型出口, 由一位移机构的控制部分实现探针的上下移动

及角向转动, 从而完成出口流场的气动参数测量。噪声的测量值直接由ND 22声级计读出。

2　试验结果及分析

2. 1　攻角 i及落后角 ∆的变化

　　实验中通过改变叶片的安装角Βk (分别为 50°、60°、70°) 来实现气流攻角的改变。表 1、2
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(Z、N、H 分别代表直、前、后掠叶片, 5、6、7、分别代表安装角) 分别为每一实验模型在

各不同安装角下沿径向各测点的 i及 ∆的变化情况。由于叶片的安装方式使径向 r≤60mm 范

围内的进气条件及流通条件恶劣, 因此 i及 ∆均较大, 影响了整机的气动性能。从表中数据看,

随 Βk 的增加, i及 ∆在主流区 (即除根部及尖区) 都得到了改善, 从实验结果看这一区域的加

功量L u 及效率 Γ亦较高。可见随攻角的改善, 气动性能也得到了改善。因此在大负荷的桨扇

设计中应考虑采用变距设计, 以寻求大负荷、高效率的最佳工作点。

表 1　攻角 i沿径向的变化

r Z 5 Z 6 Z 7 Q 5 Q 6 Q 7 H 5 H 6 H 7

25 1318 310 110 615 215 218 2715 318 110

45 910 718 715 1110 817 818 22 710 718

60 114 515 517 610 610 715 - 16 - 1417 - 913

75 - 610 016 417 - 215 113 410 - 2516 - 17 - 1112

105 - 1016 - 410 - 117 - 1115 - 610 - 115 - 2710 - 1815 - 1213

135 - 1415 - 714 - 315 - 1716 - 1010 - 513 - 2113 - 1616 - 1214

165 - 1716 - 1018 - 714 - 2215 - 1613 - 915 - 812 - 910 - 813

195 - 1917 - 1515 - 710 - 1610 - 1615 - 610 115 316 213

210 - 1510 - 1710 - 215 - 417 - 717 - 017 213 - 812 - 818

225 - 717 - 617 517 - 913 - 315 317 510 1510 1410

255 110 715 810 - 1415 517 1113

表 2　落后角 ∆沿径向的变化

Z 5 Z 6 Z 7 Q 5 Q 6 Q 7 H 5 H 6 H 7

25 - 2310 - 24 - 3115 - 2610 2215 - 315 - 1110

45 - 3110 - 3210 - 2410 - 3010 - 2810 - 3115 1410 - 2415 - 2810

60 - 2710 - 2810 - 2310 - 1810 - 2110 - 2610 - 1110 - 2410 - 2715

75 - 2110 - 1915 - 2010 - 1115 - 1310 - 2010 - 1310 - 1610 - 2510

105 - 415 - 510 - 710 - 610 - 615 - 915 - 210 315 - 315

135 - 015 110 - 115 - 1010 - 515 - 615 410 715 210

165 110 310 - 110 - 810 - 210 - 415 910 810 310

195 210 215 - 115 410 410 910 1510 1610 915

210 810 110 410 2012 1110 2010 1315 1915 1715

225 1210 1515 2010 1510 1615 2610 915 1915 2215

255 1110 1810 2710 - 110 1910 1815

2. 2　加功量沿叶高的分布及效率的变化

　　图 1 (a)、(b) 分别为出口流场中L u 及 Γ沿叶高变化情况的典型实验曲线 (3 d 1= 30mm ,
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△d 2= 75mm , ○d 3= 225mm , ●d 4= 500mm , ▲d 5= 1500mm ) , 图中给出的是直叶片 70°安

装角下在距出口截面不同轴向位置处 (d) 的实验结果。由图可见叶尖区虽有一定的加功量,

但靠近出口的几个测站 Γ却出现负值, 随着距出口距离 d 之增大, L u 基本成一射线状, 而 Γ趋
于相等。因实验件中心是一实心轴, 出口流场核心区的能量来自周围的气体, 从而使核心区

Γ趋于正无穷。这种现象亦说明气体离开桨叶后存在着径向掺混, 随距出口距离的增加, 气体

能量趋于相等。在外边界处则靠气体的粘性来实现流场的外边界气流与周围静止气体间的平

图 1　直叶片轴向测站 (a) Γ及 (b) L u 的变化

衡。在桨扇的设计中尤要注意尖区及根部的设计, 需要进行全三维优化设计桨叶的研究。

表 3　高效区及低效区占叶高的百分比

直叶片 前掠叶片 后掠叶片

Z 5 Z 6 Z 7 Q 5 Q 6 Q 7 H 5 H 6 H 7

∆rh (◊ ) 60 64 55 57 66 66 40 53 57

∆ri (◊ ) 2216 1819 26 2813 2213 3113 4515 30 2614

本文 Γ 7713 7914 5719 7719 8818 5717 5516 79 7113

文献 [ 2 ] Γ 44 3812 3317 25

表 3、4给出了本文及文献 [ 2 ] 的实验结果之效率对比和本文的各实验状态下沿叶高效率

表 4　本实验与文献 [2 ] 的效率、噪声对比

文献 [ 2 ] 本实验

P (W ) A (dB) Γ (◊ ) P (W ) A (dB) Γ (◊ )

Z 6 630 98 44 2157 9012 7914

Z 7 823 100 3812 4400 9418 5719

较低的区域 (称之为低效区) ∆ri及沿

叶高的高效区 ∆rh占叶高的百分比,

其中以 Γ= 015 作为高效与低效的

分界点。由表可见 Γ随 ∆ri的增大而

明显降低。与文献 [ 2 ] 的效率对比

看, 前者的效率较后者的有明显改

进。而二者主要差别在于前者在叶

尖及叶根区都进行了卸荷设计, 后者采用了等环量设计, 其结果是前者的叶尖区、叶根区的
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攻角较后者有较大的改善。这进一步说明尖区及根部设计的重要性, 亦说明在桨扇的设计中

尖区与根部的卸荷设计是改善桨扇气动性能的途径之一。

图 2为各模型在不同 Βk 下, 转速 2200rpm 时的实验结果 (图中 1—Γ, z ; 2—Γ, Q ; 3—

Γ, H ; 4—F , z ; 5—F , Q ; 6—F , H )。实验中发现在功率负荷小于 1kW 左右, 前、后掠

叶片的桨模在Βk = 60°下有较高的 Γ及推力 F , 而随负荷的增加前、后掠叶片的 Γ迅速下降, 但

直叶片的 Γ下降较缓慢, 推力 F 却相对较大。因此从气动性能看有掠度的叶片具有改进桨扇

性能的潜力。

2. 3　频谱分析

　　图 3为实验中的典型频谱曲线。各实验状态下的频谱曲线有一共同特点, 即 3215H z处

图 2　推力、效率与功率的关系 图 3　直叶片的频谱图 (n= 2200rpm )
有一迅速衰减的峰值, 然后约在 125～ 5000H z范围内有一宽频带的峰值。第 1峰值的频率与

桨模的旋转频率相近, 因此这一噪声为固定电机的支架对桨扇进口流场形成一干扰源而造成

的旋转噪声; 宽频带上的噪声为宽频噪声。因为按气动声学理论, 桨叶通过一流场时, 使原

来静止的气体受到一频率为 f 1= nf 0 的周期性作用力 (n 为叶片数, f o为旋转频率)。该力在

远离桨扇的某处形成一离散声压, 其频率为 f v = nf vo。当M aν 1时, 基频信号 nf o很重要, 当

速度较大时各阶谐波的影响将增加, 这种噪声为旋转噪声; 而由于气流分离、二次流、涡脱

落等脉动信号引起的随机噪声为宽频噪声。实验中 n1、n2 转速时 (此时出口流场M a 数ν 1) ,

各实验状态下均出现 3115H z处的峰值及一宽频带的峰值。第 1峰值的频率较接近桨模的旋

转频率, n1、n2 转速下的旋转频率分别为 3616H z和 3313H z, 且该信号迅速衰减, 所以称其

为旋转噪声。n1 转速下桨叶的基频信号为 293H z, 按声学理论, 在本实验的M a 数ν 1的情况

下, 该基频信号的各阶谐波的影响应迅速减小, 而实验结果确并非如此, 故该宽频带峰值为

宽频噪声。实验研究结果也表明叶尖及叶根区的落后角各为正向和负向较大, 这意味着尖区

存在较严重的气流分离, 而根区用 3个螺拴固定叶片于安装板上的结构形式, 造成了根部流

动的复杂性, 加之二次流、径向掺混等因素的影响, 使得这些随机的信号在很宽的频域内均

较强。因此在考虑桨扇的降噪措施时, 首先必须保证有良好的气动设计基础。本实验研究相

对文献 [ 2 ] 在效率及噪声上都得到了明显的改进。所以叶尖区及根部的卸荷设计、弦长的加

长是降噪的有效途径之一。

2. 4　各模型的噪声对比

　　图 4是功率负荷 P 相近的 60°、70°安装角的直叶片、70°安装角的前、后掠叶片的噪声与
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图 4　3个转子的噪声对比

转速关系图。从中可见, 前、后掠叶片的桨扇

均有降噪的潜力, 前掠叶片的在 n≤2000rpm

时降噪 1～ 2dB; 在设计转速下, 前、后掠叶片

相对直叶片的桨扇降噪各约 1dB 和 2dB。

3　结　论

　　 (1) 实验研究表明桨扇的气动性能和声学

性能都和桨扇的攻角有直接关系, 为保证桨扇

在不同工况下均有良好的气动及声学性能, 对

桨扇采用变距设计是必要的。 (2) 前、后掠叶

片均有降噪的潜力, 在负荷小于 114kW (n≤

2000rpm ) 时, 前掠叶片相对直叶片降噪 1～ 2dB; 在设计转速下, 前掠叶片降噪约 1dB , 后

掠叶片降噪约 2dB; 在气动性能上前、后掠叶片均具有改进性能的潜力。(3) 桨扇尖区及根区

的卸荷设计、弦长的加宽对降噪及改进气动性能是行之有效的。如直叶片桨模相对文献 [ 2 ]

而言, 效率提高 20～ 36% , 噪声降低 5～ 8dB。
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FULL - L ENGTH PAPERS
A M ETHOD FOR D ETERM IN ING A IRCRAFT ENGINE GROSS

THRUST IN FL IGHT
L ian X iaochun , Chen Fuqun , Shen Shaoy ing

(N or thwes tern Poly techn ica l U n ivers ity )
L iu Xuanwin ( Ins titu te of F ligh t Tes t)

ABSTRACT　　　　A m ethod, “gro ss th ru st model”, is developed to determ ine gro ss
th ru st of jet engine and afterbu rn ing tu rbofan engine in fligh t test ing. T h is model is ab le to
determ ine the gro ss th ru st of modern engines w ith an accep tab le degree of accu racy on ly by
u sing a few of p ressu re m easu rem en ts. T he gro ss th ru st model is based on a one2dim en sional
analysis of f low s in m ixer, af terbu rner and nozzle. Som e co rrect ion coeff icien ts are requ ired
to accoun t fo r th ree2dim en sional effects, the effects of frict ion and m ass tran sfer, as w ell as
the effects of the simp lifying assump tion s u sed in the theo ry. T he co rrect ion coeff icien ts in
the model are K, C and E. Bo th K and C are con stan ts, w hereas E varies w ith engine opera t2
ing condit ion s. In o rder to determ ine the reasonab le coeff icien ts K, C and E, it is necessary
to acqu ire engine test ing data in the alt itude facility a t f ligh t condit ion s as m uch as po ssib le.
A comparison w as m ade betw een the data determ inat ion from the gro ss th ru st model and the
gro ss th ru st m easu red from the alt itude facility fo r engine J 852GE221 at H = 7620m , M a0=
0190. It demon stra tes that the accu racy of the gro ss th ru st model is abou t 310 percen t and
depends on the p ressu re difference betw een the to ta l p ressu re of the tu rb ine discharge and
the sta t ic p ressu re of the nozzle in let.

AN EXPER IM ENTAL STUDY OF AERODY NAM IC PERFORM ANCE
AND AEROACOUSTIC CHARACTER ISTICS

OF A SER IES OF PROP- FANS
W ang Po, Ren L iyun , Peng Zeyan

(B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics)
ABSTRACT　　　　A erodynam ic perfo rm ance and aero2acou st ic characterist ics of

st ra igh t (un2sw eep )、 fo rw ard2sw eep and backw ard2sw eep b lade w ith differen t in sta lled an2
gles have been invest iga ted experim en ta lly under the take2off condit ion. F rom their compara2
t ive study the fo llow ing conclu sion s have been draw n. (1) A n op t im al p rop 2fan design shou ld
be m ade by com b in ing bo th h igh aerodynam ic perfo rm ace and low aerodynam ic no ise; (2)
B lades w ith sw eep have po ten t ia ls fo r no ise reduct ion; (3) T ip 2load reduct ion p rop 2fan b lade
design w ou ld be benefit to low ering the no ise level as w ell as to the p rop 2fan eff iciency im 2
p rovem en t.

A H IGH- ORD ER ACCURACY TVD EUL ER SOL VER
FOR 3D FLOW S IN TURB INE CASCAD ES

Gu Fahua , W ang Zhongq i, Yang Hong, Feng Guota i
(H a rbin Ins titu te of Technology)

ABSTRACT　　　　A th ird2o rder accu racy imp licit app rox im ate facto rized TVD code is
developed u sing Chak ravarthy - O sher schem e to so lve the steady flow s in annu lar tu rb ine
cascades. T he govern ing equat ion is the 3D Eu ler equat ion s in arb itary cu rvilinear coo rd inate
system s in term s of cylinder coo rd inate system velocity componen ts. Beam - W arm ing facto r2
iza t ion and upw ind difference are adop ted to discret ize the imp licit term , and the exp licit one
is d iscret ized by Chak ravarthy- O sher TVD num erica l f luxes. T he boundary condit ion is ob2


