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摘　　　要 : 在给定的限制条件下 ,通过从 S2 反问题计算出发 ,依靠在粗、细网格上求解三维黏性 Navier2
Stokes (N2S)方程的设计方法完成了某高负荷、跨声速低压风扇的气动设计 .该设计方法抛弃了准三元设计对

损失模型的依赖 ,较快的实现了跨声速风扇的气动设计 .在设计结果的基础上 ,对风扇流场结构的分析表明 ,

动叶顶部激波 ,以及激波、泄漏流和附面层的相互作用是风扇损失的主要来源.全三维的弯扭叶片设计实现

了静叶的高亚声大折转角扩压流动.
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Abstract : This paper p resented the aerodynamic design process for a low pressure t ran2
sonic fan stage. The solver based on t hree2dimensional (32D) viscous Navier2Stokes equa2
tions has been adopted as a main design tool wit h coarse and t hick mesh , alt hough the initial

blade was sourced f rom t he solution of S2 inverse solver . This design met hod eliminated the

reliance on loss models in quasi 32D design for t he designer . Based on t he design result , t he

flow field st ruct ure in t he fan stage was also st udied in t his paper . The main flow loss of the

rotor was originated f rom t he shock and t he interaction among shock , leakage flow and

boundary layer . The 32D stator design has achieved successf ully t he high subsonic airflow

wit h high t urning angle.
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　　高效率的发动机部件设计在小型发动机的设

计当中具有重要意义. 美国小发动机部件技术
(SECT)计划研究表明 ,当涡轮和压气机的效率

由 86 %提高到 91 %时 ,发动机耗油率降低 33 % ,

单位推力提高 10 % ,前者的减小意味着在导弹储

油箱容积不变的条件下 ,可使飞机/导弹射程增加

1/ 3左右.现代风扇/压气机的气动性能得到了不

断的提高.陈懋章院士对风扇/压气机的发展和现

代风扇的特点做出了全面的概述[ 1 ] .

随着计算机水平的迅速发展 ,计算流体动力

学 (CFD)不论在工程设计还是流动机理的研究领

域都起到了重要的作用 ,已经成为进一步提高叶

轮机械性能和认识叶栅内复杂流动的有效手段.

建立在三维设计技术之上的掠型风扇技术 ,弯、扭

全三维叶片空间造型技术已经在航空发动机的压

气机部件设计当中得到广泛应用[ 226 ] .现代叶轮机
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械设计手段已经在经验、半经验的准三维设计的

基础上 ,逐渐进入了定常三维气动设计和建立在

优化设计平台上的气动优化设计阶段[7 ] .

本文在简单的准三元设计 ( S2 反问题)的基

础之上 ,采用求解全三维黏性 Navier2Stokes (N2
S)方程的方法 ,在没有依靠损失模型 ,落后角模

型的情况下 ,对某小型发动机低压风扇进行了改

型气动设计.最终的三维黏性计算结果表明 ,气动

设计达到了设计要求 ,在喘振裕度不小于 15 %的

情况下 ,设计点实现了较高的效率 (8916 %) .此

外 ,文中还集中对该风扇流场中的高损失区域进

行了气动流场分析.

1　数值方法与计算可靠性讨论

本文气动设计是建立在 CFD技术的基础之上

的 ,因此 ,首先给出了文中采用的数值方法 ,并且讨

论数值计算的可靠性问题.

气动设计从 S2 反问题出发 , S2 计算程序是

采用了考虑了叶片力的流线曲率法来求解完全径

向平衡方程.叶片内环量分布按指数规律给出[ 8 ] .

三维黏性计算 ,使用了 Numeca 公司的 Eu2
rauns求解器.空间离散采用二阶迎风差分格式

辅以矢量分裂算法. 4 阶 Runge2Kutta 法迭代求

解 ,多重网格加速收敛 ,定常计算交界面采用混合

平面法 ,湍流模型采用 Spalart2Allmaras 一方程

模型 ,壁面附近平均 y +值小于 51 动、静叶计算
网格都在叶片周围选用了“O”型网格 ,并在进出

口段结合“H”型网格.设计采用两套网格拓扑 ,粗

网格的网格数单列叶栅 20万左右 ,细网格计算单

列网格数在 50万左右.图 1给出了计算网格和风

扇的几何外形.

图 1　几何形状与计算网格

Fig. 1　Geometry and computation grids

在计算可靠性方面 ,从两个角度进行了讨论.

首先选用了具有公开实验数据的跨声速级

NASA2Stage 35为原型 ,对三维黏性程序进行了

校核 ,另外 ,还对与本设计具有相似工作条件的原

型风扇的实验与计算结果的对比 ,讨论了本设计

计算结果的可靠性.

程序验证选择了与该风扇具有相似叶尖切线

速度和压比的 NASA2Stage 35的高负荷、跨声速

低压压气机作为验证原型. 其最高效率点流量

20182 kg/ s ,壅塞流量 2111 kg/ s ,级最大效率

01845 ,最高效率点级的总压比 11842 ,其具体试

验数据见参考文献[ 9210 ] .

选用与改型设计风扇三维黏性计算相同的求

解器和湍流模型 ,空间离散使用相同的拓扑结构.

计算网格数相同 ,因此计算结果具有可比性.

图 2中给出了 100 %转速情况下 ,CFD 计算

得到的级特性曲线与试验结果的对比 ,图 2 (a)显

示了绝热效率随流量的变化特性 ,图 2 (b)显示了

总压比的流量特性曲线.图中可以看到 ,在壅塞流

量的预测方面 ,CFD 计算与试验值相差 117 %左

右 ,在总压比的预测上 ,CFD 计算结果的总压比

在整个流量范围内偏低.计算效率预测的效果较

好 ,最高效率点计算值较低但在整个工作范围内

的计算误差都较小.喘振边界的预测是 CFD计算

的一个难点 ,这里 CFD计算结果没能达到试验的

最小流量 ,有一定的差距.总的来看 ,CFD计算结

果能够实现与试验结果较好的吻合 ,对于工程设

计以及定性和部分定量的机理分析是可以的.

图 2　NASA2Stage 35性能曲线

Fig. 2　NASA2Stage 35 performance map s
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本设计是某原型方案的改型设计 ,因此 ,这里

结合原型的数值模拟以及实验结果 ,来考察改型

风扇计算结果的可能误差范围.这里只给出了等

熵效率与总压比的结果 (表 1) .在表中能够看到 ,

从两个原型级的效率和压比上来看 ,可以看出 ,实

验得到的效率值偏高于 CFD 程序的计算结果

015 %～1 %.压比的预测相差都不大 ,CFD 计算

结果偏高一点.由此可以预测 ,改型设计的设计点

实验效率应该不会与计算值偏差过大 ,且有可能

高于计算值.

对于喘振裕度的预测是数值模拟的难点 ,很

难预测准确 ,且往往计算量庞大 ,因此这里有待实

验验证.

表 1　实验与 CFD计算结果对比

Table 1　Comparison of results between CFD

and experiment

原型 1 原型 2 改型

CFD 实验 CFD 实验 CFD 实验

等熵效率 01862 01894 0188 01884 01896

总压比 210 11983 2104 1199 11851

2　气动设计指标与设计方法

211　设计指标

本文设计风扇以某小型风扇为原型 ,为了进

一步提高发动机推力 ,通过重新的热力计算 ,得到

了新的低压风扇设计指标 (表 2) .改型风扇在与

原型相当的叶尖切线速度下 ,降低了该风扇的总

压比 ,提高质量流量.因此 ,在保持与原型风扇具

有相同轴向长度的情况下 ,风扇外径尺寸有所增

加 ,保持了相当的进口单位面积的质量流率.

表 2　主要设计参数

Table 2　Design parameters

参数 数值

总压比 1185

等熵效率 0190

喘振裕度/ % 15

单位面积质量流率/ (kg/ (s·m2 ) ) 192

叶尖切线速度/ (m/ s) 450

212　设计方法

本文对跨声速风扇的设计建立在 S2 反问题

得到的初始叶栅的基础上 ,为了加快设计速度 ,采

用粗、细网格的三维黏性计算结合跨声速叶栅流

场分析进行反复设计.图 3 给出了基本的设计流

程图.这种设计方法 ,虽然也从准三元设计出发 ,

但是抛弃了 S1 / S2 的正问题迭代过程 ,设计过程

当中 ,不再使用准三元设计当中的损失模型和落

后角模型 ,从而减少了设计当中对经验 ,半经验的

模型的依赖 ,设计过程直接求解具有更高可靠性

的雷诺平均 N2S方程.

图 3　设计流程图

Fig. 3　Design flow chart

计算机速度的迅速提高 ,为将求解 N2S方程

应用到风扇气动设计当中提供了保障.于此同时 ,

目前的 CFD技术求解较少级数的压气机 (小于 3

级左右)得到的性能是比较可靠的.在本改型设计

过程当中 ,为了加快设计速度 ,分别采用了粗、细

两套网格求解雷诺平均 N2S方程 ,从而最终达到

设计要求.

本文使用的气动设计方法主要包括 3 个部

分 ,S2 反问题求解、求解雷诺平均 N2S方程以及

叶片造型.其中 S2 反问题以及 32D黏性方程求解

方法在前面已经进行了阐述.在叶片造型方面 ,针

对于动叶栅有激波存在的跨声速流场 ,三维黏性

设计中 ,动叶片型线选择了 8个控制变量的 B 样

条曲线来控制中弧线与厚度曲线.风扇静叶栅的

造型参考了文献[11 ] .另外 ,需要指出动叶选择了

尾缘积叠的积叠方式 ,这是参考了原型风扇的积

叠方式而定的.
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3　气动设计结果

311　准三元设计结果

本文的一维方案设计较多的受到原型风扇尺

寸方面的限制.风扇采用等外径设计 ,另外 ,由于

发动机内部结构的限制 ,风扇动叶出口以及静叶

进、出口的几何半径也是限定的.在此基础之上 ,

风扇的动叶出口和静叶出口的设计轴向速度基本

就是固定的.因此 ,除了压比、流量等给定的设计

参数外 ,风扇的一维设计的自由度比较少 ,主要是

动叶进口的轴向速度 ,从而确定风扇进口轮毂比.

通过一维设计可以初步得到该风扇的子午流道形

式的几个关键位置的坐标 ,同时按照相应的损失、

落后角模型对风扇性能给出预估.下面给出了一

维设计得到的计算结果 (表 3) .

表 3　一维设计参数与结果

Table 3　Design parameters and results of primary design

参数 数值 参数 数值

总压比 1185 进口轴向速度/ (m/ s) 173

等熵效率 01884 出口轴向速度/ (m/ s) 176

进口气流角/ (°) 0 进口轮毂比 0130

出口气流角/ (°) 0 反动度 01706 5

在确定了叶片进出口位置后 ,按照四次多项

式曲线形式构造轮毂型线.图 4 给出了初步设计

子午流道形式的示意图.

图 4　初步设计子午流道

Fig. 4　Design of the meridional channel

在得到初步的子午流道形式后 ,对风扇进行

S2 反问题进行计算.动叶总压比沿径向的分布规

律按照等压比给出 ,考虑动叶顶部激波损失较大 ,

大致给出了动叶效率的分布 ,另外 ,大致给出静叶

总压恢复系数沿叶高的分布.

S2 反问题计算结果提供了初步的叶型参数 ,

可以用于叶片的造型.参考原型风扇选择最大厚

度及位置.在圆锥面上 ,利用多段圆弧造型 ,得到

初始叶片.

从上面的介绍可以看出 ,如此粗糙的准三元

计算会将大量的设计任务留给下面的三维黏性设

计 ,包括叶型的修改 ,加功量沿叶高分布的调整以

及轮毂形式 ,进口轮毂比的调整都会留给三元设

计阶段.计算机的计算速度不断提高 ,使这种三维

设计过程成为可能.

312　粗网格黏性计算结果

由于设计过程当中 ,准三元设计只初步考虑

了 S2 反问题 ,因此设计结果是达不到设计要求

的.因此 ,下面使用单列叶栅 20 万左右的较粗网

格进行了初步的三维黏性设计.改型设计的重点

放在了动叶上面 ,静叶叶型基本使用原型风扇的

形式.

粗网格数量的选择 ,一方面考虑到计算速度

要求较快 ,每一个算例能够在 1～2 h之内达到收

敛 ,另一方面 ,根据以往的经验 ,20万左右的网格

总数能够大体描述出跨声速风扇内的激波结构和

流动特点.

首先对 S2 反问题得到的初始动叶进行了粗

网格上的三维黏性计算 ,计算结果表明 ,动叶流量

只达到了设计流量的 9017 % ,总压比 1182 ,效率

8913 %.显然 ,这个结果与设计要求具有较大的差

距.可见 ,三维计算不能得到 S2 反问题计算的速

度等参数沿叶高的分布 ,图 5 给出了初始动叶片

的粗网格计算结果与 S2 设计结果的进、出口相对

气流角和子午速度沿叶高分布的对比. S2 反问题

过于乐观的估计了轮毂附近的通流能力 ,造成了

三维计算的动叶根部附近的大攻角.同时 , S2 反

问题给出的沿叶高的等压比分布规律也没有能够

实现 ,三维计算结果表明 ,根部的压比偏低 ,而顶

部压比偏高.

对动叶的三维黏性设计会使初始叶片具有较

大的变化.设计一方面 ,从主要的设计变量出发 ,

如动叶展弦比 ,进口面积 ,叶片安装角等进行调

整 ,这些因素的变化直接影响风扇的流量与效率

和稳定工作范围.另一方面 ,基于流场分析 ,对叶

片型线进行调整 ,特别对于动叶顶部采用预压缩

形式的型线 ,来控制激波与附面层相互作用.在图

6中 ,能够看到经过粗网格三维黏性设计后轮毂

型线与叶片型线的变化.可见 ,粗网格设计后 ,动

叶的轮毂以及叶片都发生了较大变化 ,主要体现

在 ,动叶片弦长缩短 ,展弦比增加 ,进口面积减小 ,

叶片的安装角减小 ,增加了进口的开度.
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　　通过粗网格的设计后 ,流量达到设计流量 ,动

叶总压比 1190 ,效率 92 %.图 7 给出了粗网格设

计前后 ,动叶出口截面密流和等熵效率的云图.图

中能够看出 ,经过粗网格的三维黏性设计 ,效果是

明显的 ,从出口截面的情况来看 ,整个流道内通流

能力得到增强 ,效率都得到了提高 ,特别是流道的

上半部分 ,性能改善明显.

在喘振裕度的预测方面 ,其大小受到叶栅展

弦比 ,稠度以及攻角等较多因素的影响.针对跨音

声速压气机 ,一般认为失速是由于动叶顶部激波

溢出槽道后 ,激波泄漏流作用引起.三维粗网格计

算初步考虑风扇的喘振裕度 ,要求设计点动叶顶

部区域采用双激波结构 ,且槽道激波位置选择偏

向下游.

以上分析能够看到 ,粗网格设计有效的改进

了叶栅流场 ,在其精度范围内基本实现了设计点

的设计要求.三维黏性设计还是在基于对风扇关

键设计参数的认识以及跨声速压气机流场的理解

的基础之上的 ,需要经过多次反复的求解雷诺平

均 N2S方程 ,修改主要几何参数与叶型来实现设

计目标的.

313　细网格黏性计算结果

在完成粗网格的气动设计后 ,需要加密网格

来去除网格依赖性对计算结果的影响.风扇设计

利用了原型风扇的静叶.在做细网格设计时引入

了静叶 ,进行整级的风扇细网格黏性计算 ,网格总

数在 100万左右.

首先对粗网格设计得到的动叶 ,使用细网格

进行了级的计算 ,结果表明 ,动叶流量达到设计流

量的 101 % ,总压比 11875 ,效率 8917 % ,可见经

过粗网格的设计 ,设计结果较 S2 反问题有了较大

的进步 ,与设计要求更加接近.

细网格的设计方法与使用粗网格时相类似 ,

考虑到计算量较大 ,设计主要集中在对主要设计

变量轮毂型线和叶片安装角的小范围调整 ,叶片

的型线没有改变.另外 ,这里需要考虑静叶的匹

配 ,对静叶进出口角度进行一定得调整 ,设计点时

动叶根部具有较小的正攻角 ,同时需要保证风扇

出口方向为轴向.图 8 给出了调整后风扇的轮毂

型线和叶片的变化情况.

细网格的三维黏性计算得到了本次设计的气动

图 7　动叶出口截面密流与等熵效率云图

Fig. 7　Mass flow density and isoentropic efficiency contour at the rotor outlet
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设计方案 ,下面对设计结果进行了较为详细的分析.

图 8　细网格设计后风扇转子变化情况

Fig. 8　Distortion of the blade by 32D design with

fine grid

首先 ,在表 4中 ,给出了三维黏性计算得到的

设计结果 ,可以看出 ,通过文中所述的设计方法基

本实现了该风扇级的气动设计 ,达到了设计要求.

其中喘振裕度的设计同样依靠三维黏性计算

来预测 ,这里主要通过对风扇流场中的动叶顶部

激波结构和静叶根部攻角来进行调整.需要综合

考虑风扇设计点效率与喘振裕度.通过细网格计

算 ,图 9给出了设计转速下风扇的特性曲线 ,喘振

裕度 15 %达到了设计要求.

设计结果 ,可以看出 ,通过文中所述的设计方

法基本实现了该风扇级的气动设计 ,达到了设计

要求.

其中喘振裕度的设计同样依靠三维黏性计算

来预测 ,这里主要通过对风扇流场中的动叶顶部

激波结构和静叶根部攻角来进行调整.需要综合

考虑风扇设计点效率与喘振裕度.通过细网格计

算 ,图 9给出了设计转速下风扇的特性曲线 ,喘振

裕度 15 %达到了设计要求.

表 4　三维设计结果

Table 4　32D computation results

参数 数值

总压比 11851

等熵效率 01896

进口气流角/ (°) 0

出口气流角/ (°) 210

进口马赫数 01567

出口马赫数 0143

进口轮毂比 01345

出口轮毂比 01595

动叶扩压因子 0142

静叶扩压因子 0154

动叶进口单位面积质量

流率/ (kg/ (s·m2 ) )
192

喘振裕度/ % 15

叶尖切线速度/ (m/ s) 450

图 9　设计转速风扇性能曲线

Fig. 9　Performance map at 100 % rotation speed

接下来对设计结果进一步处理 ,给出风扇主

要参数的展向分布规律.图 10 和图 11分别给出

了设计工况下动叶、级的效率和总压比沿叶展方

向的分布规律 ,在图中可以看到 ,动叶的效率在

80 %叶高以下都保持在 95 %以上 ,在 80 %叶高以

上由于激波强度更强同时受叶顶间隙泄漏流动影
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响 ,效率下降很快 ,叶顶间隙大小是影响动叶效率

的重要因素.结合级效率的变化规律能够看出 ,静

叶 30 %叶高以下范围损失较大 ,致使级效率相比

其他叶高下降较快.从压比的分布规律来看 ,总压

比沿叶高的分布不是常数 ,等压比设计原则在这

里很难实现高的通流能力.因此根部的总压比相

对较低 ,顶部较高 ,中间基本是线性过度的 ,根部

和顶部的总压比相差在011～012之间.

综上 ,该风扇在叶展方向存在两个高损失区

域 ,一是动叶顶部区域 ,另一个是静叶根部区域 ,

前者的形成原因 ,与动叶顶部激波、端区附面层、

泄漏流的相互作用密切相关.另一方面设计中发

现 ,改进根部流动一方面可以调整动叶根部叶型 ,

另一方面是调整动叶根部子午型线 ,而后者往往

对流场影响效果更为显著.此外 ,通过适当增加动

叶顶部的通流能力是提高风扇流量的有效手段.

4　高损失区流场分析

411　动叶顶部高损失区域流场分析

动叶顶部区域的流动损失是风扇气动损失的

重要来源.图 12给出了在设计点的动叶顶部区域

的流动情况 ,这里沿着叶顶弦向取了 4 个位置

(section 1～section 4)给出了其上熵的云图 ,同时

选择这 4个位置作为泄漏流的释放位置做出叶顶

的泄漏流线.流线分为两个部分 ,section 1和 sec2
tion 2位置用黑色实线表示 , section 3 和 section

4位置用灰白色点划线表示.另外图中还给出了

98 %叶高的马赫数等值线 ,来描述激波的位置以

及和泄漏流的相互作用.

图 12　动叶顶部区域流动情况与损失分布

Fig. 12　Flow and loss analysis near the tip of rotor

从图中显示的计算结果能够看到动叶顶部复

杂的流动状态.首先 ,设计点时 ,流道中存在两道

激波增压的激波系 (前缘斜激波与槽道激波) ,前

面的斜激波较强 ,槽道激波较弱 ,特别是受到了泄

漏流的影响槽道激波强度受到进一步的削弱 ,但

是这里仍能依稀可见 ,此时的双激波结构流动损

失较小.在泄漏流方面 ,能够看到 ,其与激波在叶

顶区域的相互作用是剧烈的 ,其改变了激波的强

度和倾斜角度 ,同时激波也使泄漏流动发生了变

化 ,在激波后形成低能流体堆积的区域.图中能够

看到 ,第一部分泄漏流由压力面侧通过叶顶间隙

流入到主流中 ,并汇聚形成泄漏涡 ,这部分流体在

与激波作用之前的熵值很小 ,而经过激波后形成

了比较集中的低能流体堆积的区域.而第二部分

泄漏流 ( section 3 ,section 4) ,基本没有能够汇入
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到泄漏涡中 ,这部分泄漏流体大多发生了二次泄

漏 ,并且附着在靠近机匣的薄层之中 ,与第一部分

流体相比 ,没有向主流区域扩散.损失方面 ,这里

采用了熵的云图的方式描述 ,其描述了低能流体

(高熵流体)聚集的位置和大小.图中能够清晰的

看到 ,流体熵的剧烈增加 ,发生在激波与泄漏涡相

互作用之后 ,设计点时 ,激波的强度较弱 ,激波与

泄漏涡的相互作用产生的低能流体范围较小 ,经

过激波后 ,二次泄漏造成了靠近压力面侧的低能

流体的堆积.此时的损失较小 ,在于激波强度得到

了较好的控制.

412　静叶根部高损失区域流场分析

静叶根部区域是跨声速风扇又一个损失集中

的区域.该风扇的静叶栅设计采用了弯扭联合设

计的高负荷单列叶栅.下面对该风扇的动叶根部

损失进行分析.

在叶栅内流体损失的分析方法方面 ,由于难

于追踪流体质点的运动轨迹 ,这里在对叶栅的气

动参数进行周向平均的基础上 ,按照与下端壁形

成流管的流线上各点的流量相同的方法来确定周

向平均后的准流线上各点位置的方法来尽可能的

描述流体损失在流道内的分布情况.图 13给出了

在周向平均后 ,设计点时静叶栅流道内的总压损

失系数的分布情况 ,其中坐标轴以叶片高度为参

考值进行了无量纲化.图中可以比较清晰的看到 ,

损失随着流体向下游流动而增加的情况.总体上

来讲 ,主流区的损失水平还是比较低的 ,只是端区

图 13　静叶流道总压损失系数

Fig. 13　Total pressure loss coefficient of the

stator channel

损失较大 ,特别是根部下游位置形成明显的高损

失区.

5　结　论

本文从 S2 反问题出发 ,主要依靠求解全三维

黏性 N2S方程的方法 ,完成了某小型发动机低压

跨声速风扇的气动设计 ,并实现了较高的效率.文

中主要阐述了采用的设计方法和该风扇的流场结

构特点及损失分布情况 ,主要得到以下几点结论 :

1) 从 S2 反问题出发 ,依靠粗、细网格求解黏

性 N2S方程的设计方法 ,抛弃了准三元设计对经

验、半经验的损失、落后角模型的依赖.在现有的

计算水平下 ,可以较快地实现高负荷跨声速风扇

级的气动设计.

2) 大子午收缩跨声速风扇设计当中 ,子午流

道形式以及叶片展弦比的选择起到至关重要的作

用 ,该设计当中是限制效率水平的关键因素.

3) 高负荷跨声速风扇的高损失区集中在动

叶顶部和静叶根部区域.动叶顶部激波结构的选

择与控制是实现动叶顶部区域高效率流动的关

键.该设计方案激波与附面层的相互作用得到了

较好的控制 ,是设计效率较高的重要原因.

4) 动叶顶部区域的激波、附面层、泄漏流的

相互作用是造成动叶顶部流动恶化的重要原因.

设计点时 ,双激波结构的流动损失较小.泄漏流靠

近前缘的一部分形成泄漏涡向下游发展 ,后半弦

长的泄漏流发生二次泄漏并且限制在靠近机匣的

薄层之中.

5) 静叶采用全三维弯扭叶片设计 ,较好的实

现了高亚声、大折转角的扩压流动.
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