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民用通风机气动设计新特点

及设计方法的新发展

北京航空航天大学　　李秋实
* *
　陆亚钧　冯毓诚　于　清

【摘要】　本文通过对一种新型高性能矿用局部通风机的设计、制造及试验全过程的综述, 展现了

新的先进设计体系在民用通风机上的成功运用, 其研制特点是: ( 1)在叶片气动设计中为了降低叶

根及叶尖区二次流损失, 采用可控涡扭向规律设计,样机实测的高性能验证了这种方法的可行性

和高效性; ( 2)在设计方法中采用较精确的数值反验算, 获取最优设计方案, 大大提高设计的准确

性和成功率,并缩短了设计试制周期; ( 3)在设计过程中发展了计算机辅助三维叶片造型新方法,

可以根据设计需要简便快捷地对叶片进行“前倾”、“倾掠”或“弯掠”造型,这些造型对减小各种二

次流损失、扩大稳定工况范围和控制叶轮机气动噪声源起到了非常好的作用。

　主题词: 　风机　气动　设计　三维　叶片造型

　分类号: 　TH38. 43

1　引　言

　　北航承担研制的这种新型通风机要在以下几方面达到或超过国内外目前的一流水平: ( 1)

设计工况点流量 450,全压 450 mm H 2O; ( 2)全压效率不低于 85% ; ( 3)噪声水平不高于 85+

3db( A )。为了达到这个“大容量、高负荷、低噪高效”的设计要求,经过众多方案的反复筛选,最

终确定采用轴流对旋式,叶轮外径定为� 650 mm, 轮毂比为 0. 68,两级动叶叶片数分别为 13

片和8片,叶片采用低速性能很好的C4叶型,转速为 2900 r / min
[ 1]
。其最大优点是仅用两排对

旋的动叶就可实现传统动静叶系统两级四排叶片的作用,另外,本风机结构设计采用了前后级

机匣系统完全对称的对接方案, 减少了加工模具,使加工周期缩短,生产成本大幅度降低。但对

旋风机的噪声较大(超过 100 dB( A) ) ,并且兼有宽频特性,其降噪措施除了要采用组合型消声

器外,还必须通过多功能的气动设计、特殊的叶片造型以及适当的端部处理技术来改善其声学

性能[ 2]。

2　气动设计

　　在民用通风机叶片气动设计方法中,国内曾普遍采用等环量或者叫等功分配原则。但在本

文设计中, 我们主要考虑要尽量减少叶轮上气流流动的各种损失, 提高整个叶片的加功效率,

并且由于对旋叶轮级间干扰的强烈和紊乱, 使叶尖、叶根与固体壁面相近的区域,会产生更为

复杂和强烈的分离旋涡损失,使作功效率大大下降
[ 3]
。为此提出了沿叶高按“凸”型的加功分配



规律,即“叶片中部加功量大,叶尖、叶根区的加功量小”, 它与等环量分配规律的比较见图 1和

图 2。试验结果表明这种设计在对旋风机上的应用是非常成功的。

图 1　沿叶高“凸”型设计与等环量设计的比较 图 2　沿叶高“凸”型设计与等环量

设计加功量的比较

对此设计结果,进行了数值反验算。反验算方法采用正问题计算的流线曲率管流法,着重

进行验证风机总体设计的合理性,叶片加功变化规律与设计思想是否吻合,风机全流场是否均

匀、有无明显分离等。图 3表现的是前级动叶沿叶高各气流参数的分布变化图。

图 3中( a)表现了沿叶高总焓的变化, 即加

功量的分布情况, 这里能反映出呈明显的按

“凸”型分布; ( b)表现了沿叶高静压值的变化;

( c)表现了叶片前后缘气流相对马赫数沿叶高

的分布情况; ( d)表现了相对子午面流速沿叶高

的变化规律,可以注意到叶尖区前后缘流速变

化不大,甚至反而加速,这可能是因为受端壁附

面层影响,端壁附近的子午面流线向下偏离,使

端壁附近的 S2 流面上叶栅通道由扩张通道变

图 3　前级动叶气动性能参数沿径向的变化(▲——前缘;●——后缘)

成了收缩通道; ( e)是效率沿叶高的分布变化, 前级动叶的最高效率超过 91%, 并且叶片中部

的效率最高, 与设计时的设想十分吻合; ( f )表现了气流角沿叶高的变化。
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风机整个流场性能的反验算结果也表明了设计的合理性,如质量流量 9. 18 kg/ s,即体积

流量 449. 3 m
3/ m in, 风机进出口增压比是 1. 0547, 即全压 543 mm H 2O, 气动功率为 47. 531

kW,全压效率为 85. 78%。性能测试结果表明, 在设计工况点(效率最高点)风机流量450～460

m
3 / min,全压 460～470 mm H2O,效率 90%左右,总的电机输出功率为 41 kW 。总的来说,这

两组数据相差不是很大,试验结果更好一些,这可能同反验算过程中选用了压气机低速叶栅 D

图 4　对旋风机气动设计 CA D 系统构成图

因子损失模型有关, 因为在设计中考

虑了减少叶尖和叶根的损失, 而反验

算中采用的 D 因子损失模型则没有

加以考虑。另外,两级对旋动叶级间的

这种强烈干扰对总体性能影响多大,

我们也无法在反验算中得到一个较为

确切的估计。

对于可控涡加功分配规律的选取

和确定,可以通过“初步设计计算—数

值反验算—重新设计—计算机辅助三

维造型”的方法选出最优结果。本文研

制风机正是在这样一个由计算程序块

系统中反复筛选而得到的一个优解,

这样,提高了设计成功率,减少了盲目性,并为新颖设计思想付诸实践提供了一个便捷、低风险

的道路。图 4是这个计算机辅助设计系统的流程图。

3　计算机辅助三维叶片造型

　　本文研制的对旋风机叶片造型采用了由计算机计算并光滑各基元级叶型曲线, 然后自动

生成三维实体图, 在三维实体图上可以根据实际设计需要对叶片采取“前掠”、“倾掠”或“弯掠”

设计,对已经调整好的叶片可通过计算机直接生成数控铣床加工程序,以加工样片。

在基元级叶型曲线光滑数学模型中,采用样条插值法,控制条件是叶背曲线二阶导数不变

号,边界条件是与前缘、尾缘圆弧段相切。基元级积叠方式采取四种方案: ( 1)按前缘点积叠:只

需在各基元级叶型坐标值中减去前缘点坐标偏移量, 即可获得叠加之后的三维空间点坐标;

( 2)按重心积叠:需要计算出每一个基元级叶型的重心坐标,然后按各基元级叶型重心坐标的

偏移量,计算出按重心积叠后的叶片三维空间点坐标; ( 3)按叶片气动力与每个基元级所受离

心力在叶片根部产生弯矩平衡的规律积叠:是在前面两种叠加的基础上,把每一个基元级叶型

看作一个重心位置上的质点,计算其所受到的气动力弯矩和离心力弯矩,再进一步计算出要使

这两类弯矩平衡抵消所要求的重心坐标偏移量。然后按这个偏移量计算积叠后的叶片三维空

间点坐标;这样设计出的叶片造型能改善叶片的受力情况,并改善其颤振边界; ( 4)按其它形式

进行基元叶型的径向叠加, 使叶片前掠、后掠以及叶片轴向前倾,使叶片气动性能能得到相应

改善。以上各种方案均可自由选择 并由计算机程序自动完成。

本设计对后级动叶采取前倾方案积叠。由于后级叶片的流场是前级叶片的出口流场发展

的,二次流动特征非常显著,采用这种方式造型可以提高后级叶片的作功效率和降低噪声。前

倾叶片可以改善叶尖区流动,使叶尖区的进气角和落后角与设计值靠近;并且可以减小旋涡噪
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声,使失速点左移。叶片前倾还可以对通道涡的产生起抑制作用,减小叶片附面层的径向潜移,

从而减少二次流和叶片附面层的分离损失 [ 4]。对前级动叶采取了叶根、叶中区前倾,而叶尖区

明显后掠的积叠方案, 这种设计也是对尽量降低前后级动叶对旋产生复杂干扰声源的尝试。

4　试验结果

　　为了验证研制风机的空气动力性能特性,并为新产品鉴定提供性能测试依据, 1996年 10

图 5　换算全压与换算流量特性 图 6　全压效率与换算流量特性

月 31日至 1996年 11月 10日在北京航空航天大学对这种新型矿用局部通风机进行了多次性

能测试,全部试验规程、设备布置均按照国家标准 GB 1236- 85《通风机空气动力性能试验方

法》和GB 2888- 91《风机和罗茨鼓风机噪声测量方法》执行。各次性能测试中,设计工况点(流

量 450 m 3/ m in 和全压 450 mm H2O)的 A声级噪声水平平均为 84～85 dB( A) ,达到了设计要

求。图 5和图 6给出了风机全压和全压效率特性曲线,图中序号分别是 6次试验的代号。

5　结　论

　　从以上反复性能试验得到的结果说明: ( 1)为了减小叶片根尖处损失、提高风机整体气动

性能和声学性能, 采用沿叶高按“凸”型加功分配规律进行可控涡设计是成功的,确实能大幅度

提高风机总体性能; ( 2)计算机 CAD/ CAM 提高了风机关键零部件(叶片)的设计和加工精度,

为提高风机性能提供了可靠保证; ( 3)整套设计计算程序可靠、简捷,为各类风机设计提供了有

效、快速的设计手段; ( 4)根据查新报告,所设计的新风机气动性能、声学性能确实达到和超过

了当前国内外的先进水平。
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leads to intense exhaust ion o f the vo rtex due to it s st rong interference. As a result , the

st rength of the vortex in thick boundery layer became smaller than that in thin bounder y lay-

er , and the r adius of vo rtex co re became lar ger, and the ef fect iv e distance of the vertex less-

ened.
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A NEW PROGRESS

IN AERODYNAMIC DESIGN OF DRAFT FAN
Li Qiushi, Lu Yajun, Feng Yucheng, Yu Qing

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A new aerodynamic design system developed by autho rs for draft

fan w ith enhanced ef ficiency , suppressed noise, enlarg ed f lux and high load. T he new design

sy stem features: A tw ist regulat ion for vortex control is employed in designing to lessen the

secondary f low lo ss in the blade t ip and hub; T he feasibility and high eff iciency o f this proce-

dure has been verified by the tests of the pro to type fan; A new computer - aided 3D blading

is used to opt imize the blade; Numerical inv erse checking is adopted to enhance accuracy in

designing and cut dow n the period of the designing and pr oduct ion. T his design system can

make the opt imized blade w ith ' fo rw ar d inclinat ion ', 'inclining sw eep ', 'bending sw eep ' , to

minimize the various secondar y f low losses, to expand the steady wo rking range of the fan,

and to suppress the aer odynamic noise source.

Key Words　Fan　Aerodynamics　Design　T hr ee- dimensional　Blading

INFLUENCE OF GEOMETRIC VARIATION

ON PERFORMANCE OF VGE
Zhu Zhili and Li Dong

( 4th Dept. Beij ing University of Aeronautics and Astronautics, Beij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A model based on the characterist ic maps o f the variable geometric

components is applied to performance est imat ion of Variable Geometr y turbo rfan Engine

( VGE) . T he inf luences of readjust ing the geometric par ameters, such as the variable guide

vanes of fan and compressor, and variable turbine throat ar eas, on the installed and unin-

stalled performance have been researched for a V GE w ith high thrust- w eight rat io . T he r e-

sults show that a significant inf luence on the eng ine performance is exer ted by shift ing the

fan variable v anes, but a less inf luence by adjust ing the other three parameter s under the cal-

culat ion condit ions selected. But if the four par ameters could be r eadjusted coordinat ively, the

components w ill be controlled w ith high ef f iciency to ensure the high per formance of VGE.

Key Words　Variable g eometry jet engines　Performance　Regulat ion
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