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直升机用高转速、小流量轴流风扇设计

高红霞, 余建祖, 谢永奇
(北京航空航天大学 航空科学与工程学院,北京 100083)

摘要: 小流量、高转速、小尺寸轴流风扇的设计是高性能直升机滑油冷却系统的关键技术之一。针对直升机

用轴流风扇的特点,进行了基本结构型式的分析和参数的优化计算; 采用简化的三元流动设计理论得到叶轮

叶片气动设计径向平衡方程式和求解约束条件,进而引入了控制涡设计理论进行风扇叶片造型,获得了优良

的气动性能; 采用“改进损失模型”的效率计算方法,为叶片气动方案的优化选择提供了理论依据。应用于某

型号直升机用滑油冷却轴流风扇的设计计算,所得结果与试验结果吻合较好。
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Abstract: In the o il coo ling system of a h igh perfo rm ance helicop ter, the low m ass flow ,

h igh ro ta t ing speed and sm all size ax ia l f low fan design is a key task. T h is specia l fan’s st ruc2
tu re w as analyzed, and op t im izat ion of the relevan t param eters w as conducted. To ob ta in

good aerodynam ic characterist ics, the rad ia l aerodynam ic balance equat ion s w ere adop ted to

bu ild the fan’s ro ta t ing b lades,w h ich w ere evo lved from the simp lif ied th ree dim en sional f low

theo ries, the con stra in t condit ion s and the con tro l vo rtex theo ry. T he imp roved lo ss compu t2
ing m ethod w as u sed to calcu la te the fan’s eff iciency, and to op t im ize design schem es. T here

is a good agreem en t betw een the design resu lts and the experim en ta l data w h ile the design

m ethod is app lied to an ax ia l f low fan design fo r a helicop ter.

Key words: aero space p ropu lsion system ; helicop ter; ax ia l f low fan s; design;

con tro l vo rtex

符号说明

cl0　　　　　叶片弯度

cö(m ös)　　绝对速度

Gö(kgös)　　质量流量

K　　　　　前导叶预旋系数的倒数



H ö(J ökg)　　风机全压

∃L 相对损失

n 速度环量指数

ns 比转速

röm 半径

töb 相对栅距

uö(m ös) 圆周速度

w ö(m ös) 相对速度

x b 轮毂比

Βö(°) 相对速度与圆周速度之间的夹角

∆öm 叶轮顶端间隙,

Γ 效率

Ν 损失系数

Θö(kgöm 3) 密度

Ρ 叶栅稠度

Ξö( radös) 风机旋转角速度

下标:

0 前导叶进口

1 动叶轮进口,前导叶出口

2 动叶轮出口,后导叶进口

4 扩散筒出口

D 扩散筒出口

h 叶根

i 沿叶高的某截面处

m 平均值

p 翼型

R 动叶轮

S 前导叶

SW 出口旋流

s 二次流

t 叶尖顶端

th 理论值

u 叶轮周向

z 叶轮轴向

　　轴流式风扇是高性能直升机滑油冷却系统的

重要组成部分。它的主要作用是给冷却气流提供

动力,并使其能够以足够的流量通过滑油散热器,

带走冷却过传动系统的滑油的热量,保证各级减

速器安全可靠工作,并获得满意的工作寿命。轴流

风扇的合理设计对滑油冷却系统乃至整个传动系

统的性能和寿命起着至关重要的作用。

轴流式风扇作为民用产品,其设计已经发展

的比较成熟,但作为直升机滑油冷却系统冷却气

流的动力部件,目前未见有公开研究文献发表。直

升机滑油冷却轴流风扇具有转速高 (5 500～ 11

800 röm in)、流量小 (1 000～ 8 000 m 3öh)和体积

小等有别于一般民用轴流风扇的特点,其设计具

有一定难度,我国直升机用滑油冷却风扇过去一

直是依赖进口,这不能适应我国直升机事业发展

的形势。受中国直升机设计研究所的委托,开展了

直升机用滑油冷却轴流风扇设计技术的研究。本

文针对直升机用轴流风扇的特点,提出了一套较

科学和系统的设计方法,在此基础上开发的CAD

软件,已成功应用于工程实际。

1　风扇的结构设计

1. 1　基本结构型式的确定

　　根据直升机滑油冷却轴流风扇的特点,主要

采用叶轮前设置导叶的结构型式[1 ] ,如图 1所示。

气流沿轴向进入前导叶,经导叶后产生与叶轮旋

转方向相反的旋转速度。相对于单独叶轮、后置导

叶和前后均设置导叶的结构,前置叶轮具有以下

优点:

图 1　进出口速度三角形

F ig. 1　in let and ou tlet velocity triangles

(1) 在转速和叶轮尺寸相同时,前导叶使叶

轮进口产生反预旋,可使增加,获得的能量较高。

如果气流获得相同能量时,则前导叶型的叶轮直

径可以稍小,因而体积小,可以减轻重量。

(2) 工况变化时,冲角的变动较小,因而效率

变化较小。

(3) 当反预扭使叶轮进、出口绝对速度相等,

方向相反 (c1= - c2)时,前导叶中气流只有方向的

改变 (纯导流作用) ,而没有扩压任务,所以前导叶

在结构和制造工艺上的要求就可以低些。

1. 2　轮毂比

　　轮毂比对风扇性能影响较大,过小的值会使

叶根处的相对栅距过小,使该处叶栅产生相互干
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涉现象,引起性能下降。另外,小的轮毂比也将使

叶片过长,结构上不允许。若过大,则叶片过短,叶

片壁面摩擦损失增加,效率亦降低。民用轴流风扇

设计普遍利用与比转速的统计关系确定,但在直

升机滑油冷却风扇的工况下这种方法并不适用,

由于转速较高,确定的往往过大。所以设计中对不

同的轮毂比方案,根据最高效率和性能参数计算

结果的合理性进行寻优。实例计算表明这是一种

有效的方法。

2　叶轮气动设计

　　叶轮叶片的气动设计一直是轴流风扇设计的

重点,采用一种好的设计方案可以明显提高风扇

的效率,对于对效率要求较高的直升机用轴流风

扇来说,则更为重要。

2. 1　径向平衡方程式

　　在叶轮叶片气动设计中采用简化的三元流动

设计[2 ] ,假定气体流动是理想的稳定流动,与外界

没有热交换,略去气体重力;并把气体流动简化为

径向分速为零的圆柱层分层的流动,即认为流体

的流面为圆柱面,只有圆周分速cu 和轴向分速 cz,

各相邻圆柱面上的流动互不相关。叶轮轴向间隙

中,沿径向H th及cu 和cz变化关系的径向平衡方程

式为:

dH th

d r
=

1
2

Θ 1
r2

d (rõ cu) 2

d r
+

dc2
z

d r
(1)

　　若沿径向不变,即等加功量,则有:

1
r2

d (rõ cu) 2

d r
+

dc2
z

d r
= 0 (2)

　　为了满足径向平衡要求, r·cu 沿叶高分布的

规律必须和轴向速度 cz 沿叶高的分布规律相配

合。

2. 2　约束条件

　　求解最佳叶片扭曲规律的两个约束条件[2 ]:

流量:

G =∫
rt

rh

2Πrõ czõ Θõ d r (3)

　　理论全压:

H th = (1öG ) õ

∫
rt

rh

2Πrõ Θõ czõ ΘΞõ rõ K cu õ d r (4)

其中:理论全压沿叶片高度进行了流量加权平均。

2. 3　叶片扭曲设计规律

民用轴流风扇多采用经典的自由涡 (即速度

环量 rcu 为常量)叶片扭曲规律进行叶轮叶片的气

动设计。而在直升机设计工况下,采用这种扭曲规

律往往会造成叶根出口气流扭速过大,增大叶片

负荷,恶化叶根处的气动性能,所以我们在设计中

引入了控制涡设计理论,采用如速度环量指数n=

015的扭曲规律[1 ] ,从根本上解决了这一问题。

设计认为沿叶片径向:

rncu = Con st　;　n = 015 (5)

　　控制涡设计中还有一种叫抛物线扭曲规

律[3 ] ,即 rcu 沿叶片径向为抛物线分布, H th沿叶片

径向按“凸”型分布,即叶片中部加功量大,叶尖、

叶根区的加功量小,这样可以尽量减少叶轮上各

种气流流动损失,但这种扭曲规律适用范围较窄。

例如在某型直升机用滑油冷却风扇的设计

中,利用径向平衡方程、叶片扭曲规律和流量、理

论全压的约束条件之间的关系,分别采用自由涡、

n= 015和抛物线3种扭曲规律进行了叶片气动设

计,得到3种叶片沿高度变化的性能曲线如图2所

示。

图 2　3种叶片扭曲规律主要性能曲线比较

F ig. 2　M ain perfo rm ance curves comparison in

th ree b lade tw ist ru les

图 2 (a)中,按自由涡和抛物线扭曲规律设计

的叶根区域的 c2u大。 c2u越大,叶片扭曲的就越厉
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害,这对叶片的制造、强度和振动是不利的;其次,

c2u越大,叶轮出口处气流的旋流损失就越多,导致

风扇效率降低。图 2 (b)中,虽然抛物线扭曲规律

下的 c2z沿叶高的分布比较符合实际情况,但是它

和自由涡扭曲规律的速度值都比较高,增加了气

流流过叶轮时的损失。图2 (c)中,自由涡与抛物线

扭曲规律的Β2 大,说明该处气流转折大, 发生气

流分离的可能性增大,能量损失增加。图2 (d)中,

抛物线扭曲规律的H th最大。H th越大,气流扩压越

大,气流与壁面附面层的分离也越严重,进而引起

较大的气流损失。

以上各曲线的综合分析比较说明,选择速度

环量指数n= 015是一种较好的叶片扭曲规律,可

以保证较好的风扇性能,而在民用风扇中使用较

多的自由涡扭曲规律和使用效果较好的抛物线扭

曲规律用于小叶轮外径的直升机滑油冷却轴流风

扇的叶轮气动设计,得到的风扇性能并不是最理

想的。

3　风扇效率计算

　　主要对风扇流动效率进行详细计算,计算公

式为:

Γ= 1 - ∃L R - ∃L S - ∃L SW - ∃L D (6)

3. 1　动叶损失计算

　　对风扇的动叶损失进行计算时有两种损失模

型,常规损失模型和改进损失模型[4 ]。

常规损失模型的计算只涉及到了少数几个气

动参数和叶轮参数,并不能正确的表达各种叶片

扭曲规律下的实际损失。因为在不同的扭曲规律

下,它们的区别主要反映在沿叶高气流出口处具

有不同的扭速、轴速、气流角、叶片安装角和叶片

弯曲角等,只靠前面几个参数是不能真实反映它

们的效率差别的。另一方面,该模型的损失计算是

取叶片平均半径处的叶栅参数来进行的,这样的

计算结果也不能正确反映不同扭曲规律对效率的

影响。

改进损失模型是先将 3种损失表达为入口气

流动能乘以一损失系数,然后用翼型损失和二次

流损失沿叶高的各截面按流量加权平均。这种损

失模型能够较准确的反映不同叶片扭曲规律下的

动叶效率。所以,在对叶片进行详细设计时采用了

改进损失模型计算动叶损失。

(1) 翼型相对损失

∃L Rp i = (015Θw 2
1 õ ΓR õ Νp öH th) i (7)

　　采用利不莱因 (L ieb lein)边界层理论,用求得

的全压损失系数来估算轴流叶轮的翼型损失系数

Νp
[5 ]。

按流量加权平均得:

∃L Rp = (1öG ) õ

∫
rt

rh

2Πrõ Θõ czm õ ∃L Rp i õ d r (8)

　　 (2) 二次流相对损失

与翼型相对损失计算相同,只是二次流损失

系数:

Νsi = (ac2
y ) i (9)

式中: a 为一系数,对于翼型叶片, a 通常取01013,

对于等厚度平板叶片, a 通常取0102。

(3) 顶端间隙相对损失

∃L R t = 015Θw 2
1 õ ΓR õ ΝtöH th (10)

其中:

Νt =
4 2

5
∆
rt

w 1t

cz

2Ρt

1 + x b
c115

l0, t (11)

　　 (4) 动叶相对损失

∃L R = ∃L Rp + ∃L R s + ∃L R t (12)

　　 (5) 动叶效率

ΓR = 1 - ∃L R (13)

式中: ΓR 可以通过 (7)～ (13)式的迭代求得。

3. 2　前导叶损失计算

前导叶损失∃L S 包括翼型损失∃L Sp和二次流

损失∃L Ss两项。这两项中损失的计算关系式同动

叶叶片中的相应关系式,只是式中的参数值不同。

3. 3　出口旋流损失计算

当动叶后没有装置后导叶时,动叶出口的偏

转气流的动能不能转变为静压能,并以各种形式

损失掉,其相对损失在不同截面处的表达式为:

∃L SW i = (015Θc2
2u õ ΓR öH th) i (14)

　　按流量加权平均得:

∃L SW = (1öQ ) õ

∫
rt

rh

2Πrõ Θõ cz2 õ ∃L SW i õ d r (15)

3. 4　出口扩压损失计算

　　对于直升机用滑油冷却风扇的等直径扩散筒

和部分流线型整流体,取扩压效率ΓD 为0178。

∃L D = (1 - ΓD ) õ ΓR õ 015Θ(c2
4 - c2

z ) öH th

(16)

221 航 空 动 力 学 报 第　21　卷



表 1　3种叶片扭曲规律间各种损失和效率的比较

Table 1　L osses and eff ic iency compar ison in three blade twist rules

比较

项目

动叶轮相

对损失ö%

前导叶相

对损失ö%

旋绕速

度损失ö%

气流出口

扩压损失ö%

风扇流

动效率ö%

风扇

效率ö%

自由涡

n= 015

抛物线

713

611

719

112

110

111

1113

716

1118

1215

1316

1214

6717

7117

6618

6516

6915

6418

图 3　直升机用滑油冷却轴流风扇叶片三维图显示

F ig. 3　32D disp lay of the ax ial fan’s b lades used fo r o il coo ling on helicop ter

图 4　试验装置示意图

F ig. 4　V iew of the exp rim ent apparatuses

　　3种叶片扭曲规律下风扇的各种相对损失和

效率,以及它们之间的比较如表1所示,表中的各

项数据与前面对主要气动性能曲线的分析吻合,

证明“改进损失模型”的效率计算方法,可为叶片

气动优化选择提供有力依据。

在上述设计技术研究的基础上,开发了直升

机滑油冷却轴流风扇CAD 软件,并用软件对某型

号直升机用滑油冷却轴流风扇进行了设计,设计

结果如表 2 所示。根据计算获得的叶片参数,由

OpenGL 实现的 n = 015 扭曲规律下的前导叶和

动叶三维图如图3 (a)和 (b)所示。

4　设计结果及与试验结果比较

　　根据滑油冷却风扇在直升机上的安装、工作
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情况以及GB 1236285要求采用排气试验装置测试

风扇性能,试验装置示意图如图1所示,试验所获

得综合性能曲线如图5所示。

图 5　风扇试验综合性能曲线图

F ig. 5　T he m easured overall perfo rm ance curves

of the ax ial fan

表 2　直升机用滑油冷却轴流风扇的设计结果及其与

试验结果的比较

T able 2　T he designed ou tcom e and comparison w ith

the m easured of the ax ial fan used

fo r o il coo ling on helicop ters

设计

工况

全压öPa

5 000

流量ö(m 3öm in)

12710

转速ö( röm in)

8 873

实体

结构

置导叶、装备有部分整流芯体、

采用n= 015叶片扭曲规律

叶轮外径

246 mm

轮毂比

0161

叶片数

15

轴向总长

01231 m

动、导叶重量

01735 kg

动叶轮材料

ZL 105

比较

项目

风扇全

压öPa

风扇输入

功率ökW

风　扇

效　率

试验结果

理论计算

相对误差

4 75114

5 000

5123%

1516

14188

4162%

01645

01696

7175%

表 2 的设计工况、实体结构和比较项目栏分

别罗列了该风扇的设计工况、设计获得的实体结

构以及设计得到的性能参数与试验结果间的比

较。可以看出:在设计工况栏所示的设计工况流量

下, 风扇设计全压相对于试验结果的误差为

5123% ,风扇输入功率的相对误差为4162% ,风扇

效率的相对误差为7175%。理论设计中的模型简

化、经验计算方法的引用以及试验中的测量误差

等都是产生相对误差的主要因素,在可接受的工

程应用误差范围内,可以认为本设计计算结果与

试验结果能够较好的吻合,完全满足工程设计的

需要。

5　结　论

　　对高转速、小流量和小体积轴流风扇设计技

术的研究表明,对直升机用轴流风扇的设计可采

用以下原则和方法:

(1) 结构上采用前置导叶可以保证风扇的体

积小、重量轻,并具有较好的变工况性能; 对不同

的 x b方案进行寻优,避免了在直升机使用工况下

采用经验统计关系确定x b所带来的不适用性。

(2) 在叶轮气动设计上采用控制涡理论中速

度环量指数 n= 015 的叶片扭曲规律对叶片进行

造型,可以保证较好的风扇性能。

(3) 采用“改进损失模型”计算风扇效率具有

一定的准确性,可为叶片气动方案的优化选择提

供有力依据。
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