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跨声速风扇的弯、掠三维设计研究
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摘　　　要：以某小型跨声速单级轴流风扇为平台，采用数值模拟的方法，研究并探讨了弯、掠三维设计技

术对具有较高负荷的跨声速轴流压气机性能改善所起到的作用和抑制流动损失增加的机理．分别探讨了在

动叶上半叶高和静叶端区采用不同的弯、掠形式对风扇设计点以及等转速线上的小流量工况性能的影响．研

究结果表明：动叶上半叶高采用反弯设计能够有效改变动叶端区压力梯度，减少泄漏流在出口压力面侧的堆

积，增加动叶顶部的通流能力．静叶端区采用前缘反弯和尾缘正弯的复合弯、扭技术，同时实现了端区增容和

控制二次流发展的目的，随着流量的减小，弯、扭设计静叶更好地控制住了端区二次流的恶化，端区损失增长

明显较直叶片缓慢，风扇的稳定工作范围得到提高．
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　　三维气动设计方法是提高压气机单级压比和
稳定工作范围的有效手段．弯、掠作为三维设计自
由度已经被广泛应用于高性能风扇／压气机的气
动设计当中［１－６］．弯、掠叶片为代表特征的三维设
计手段在现代航空发动机压气机叶片设计领域当

中的重要地位已经得到了共识，然而，对于弯、掠
叶片对于流动控制的机理仍然存在不同的认识．
跨声速压气机内流场设计当中，主要存在着

激波以及其诱导的相关损失的迅速增加和高亚声

速进口条件下大折转角度静叶扩压流动问题，这
两方面的原因限制了跨声速压气机负荷的进一步

提高和高效率流动．弯、掠叶片在控制激波结构、
激波与泄漏流相互作用以及高负荷叶栅端区流动

控制方面都具有显著的效果，也是许多研究机构
和学者的研究热点问题之一［７－１２］．
本文在对某小型跨声速风扇采用三维设计的

基础上，研究了弯、掠设计自由度对小型跨声速风
扇的气动性能的影响，探讨了弯、掠叶片对跨声速
动叶顶部高损失区域的影响机理以及静叶采用复

合弯曲方式在风扇不同工况情况下的作用机理．

１　数值方法可靠性分析

数值模拟方法是内流体力学当中的重要研究

方法．考虑受到物理模型、计算方法和数值误差等
方面的限制，进行程序的可靠性分析是十分必要
的工作．下面讨论数值模拟结果的可靠性．

１．１　几何模型

本文以美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）的Ｒｏ－
ｔｏｒ　３７为例讨论了本文程序对于三维跨声速压气
机内流场的预测能力，主要从网格质量、湍流模型
两个方向进行了讨论．其几何模型参数详见参考
文献［１３－１４］．

１．２　计算网格与数值方法

在网格生成方面，选择了 Ｈ－Ｏ－Ｈ型网格，叶
片周围Ｏ型网格能够较好保证叶片周围的网格
正交性，固体壁面附近网格做加密处理，保证壁面
附近ｙ＋＜５．叶顶间隙网格采用蝶形拓扑结果．图

１给出了计算网格示意图．

１．３　网格质量对计算结果的影响

首先，讨论了网格疏密程度对计算结果的影
响．表１给出网格的选取方案．湍流模型采用Ｓ－Ａ

（Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ）低雷诺数湍流模型，壁面附近
第一层网格采用相同的距离保证ｙ＋值小于１０．
网格总数分别为３７万（ｃｏａｒｓｅ），７０万（ｎｏｒｍａｌ）和

１００万（ｆｉｎｅ）左右．

图１　三维计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｅｓｈ

表１　Ｒｏｔｏｒ３７计算网格方案

Ｔａｂｌｅ　１　Ｒｏｔｏｒ３７ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ　ｓｃｈｅｍｅｓ

网格

总数

进口 Ｈ块
（Ｉ×Ｊ×Ｋ）

Ｏ块
（Ｉ×Ｊ×Ｋ）

出口 Ｈ块
（Ｉ×Ｊ×Ｋ）

３７万 １７×７３×６５　 ２３３×１７×６５　 １７×６５×６５

７０万 １７×９７×７７　 ２８１×２１×７７　 ２５×７３×７７

１００万 １７×１０５×８５　３１３×２５×８５　 ３３×８１×８５

图２比较了３套计算网格对压气机特性曲线
的预测情况．其中黑色的实心圆点给出了实验结
果．图中的横坐标定义为计算流量与其最大流量
的比值．不同网格计算得到的壅塞流量分别为

２０．７９，２０．８２４，２０．８２８ｋｇ／ｓ，可见当网格数较少
时，３７万的Ｃｏａｒｓｅ网格预测的壅塞流量对网格
的依赖性还是较大的，但是当计算网格达到了７０
万的Ｎｏｒｍａｌ和１００万的Ｆｉｎｅ网格时，壅塞流量
大小基本上已经与网格数量无关了．
由图２可见，计算流体动力学（ＣＦＤ）程序对

于壅塞流量的预测结果是可信的，实验值是
（２０．９３±０．１４）ｋｇ／ｓ．在整条特性线的预测结果
来看，数值模拟预测的总压比与实验值吻合的较
好，而对效率的预测偏低２％左右．较多的网格计
算效率曲线略向上方Ｆｉｎｅ网格与Ｃｏａｒｓｅ网格在

９８％流量工况下，效率相差０．８％左右．随着网格
数量的增加，这种效率对网格疏密程度的依赖性
大大减小，比较Ｆｉｎｅ网格与Ｎｏｒｍａｌ网格其效率
相差可以忽略．３套网格计算得到的最小流量都

６１８１
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图２　不同网格的特性线对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　Ｒｏｔｏｒ　３７ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｍａｐｓ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｇｒｉｄｓ

要高于实验值，计算得到的喘振裕度偏小．不同的
网格疏密程度似乎对边界的预测影响不大．
图３对比了在不同网格疏密程度情况下，节

距平均后的等熵效率、总压比沿径向的分布情况．
图中实心方形为实验曲线，首先与实验相比等熵
效率的计算值在５０％～９０％叶高范围具有较大
程度的偏差，计算值偏低，最大偏差超过３％，这
一区域应该是进口马赫较高、激波强度较强且不
受顶部泄漏流影响较小的区域，分析是由于计算
程序对较强的激波以及激波附面层相互作用造成

的损失的预测不利造成的．其他叶高范围内，计算
结果与实验值相差不大．总压比的预测相对比较
准确，误差较小，与实验值相比，在下半叶高范围，
计算值偏高，而在上半叶高计算值偏低，但是幅度
不大．
图４首先给出了计算得到的压气机的效率和

压比随着壁面ｙ＋值的变化曲线．这里选择了５个
不同大小的ｙ＋值作为对比方案，分别是０．６７７，

２．０３１，４．０６２，６．７７０，２０．３１．图中可以看出，效率
和压比曲线的变化规律基本是相同的，在ｙ＋值小
于５时，随着ｙ＋值的增加效率和压比的计算结果
都迅速增加，在ｙ＋值从０．６７７到４．０６２的变化区
间，效率提高了近０．５个百分点．在ｙ＋从４．０６２
到２０．３１之间，效率曲线出现了一个曲折，在

６．７７０点处效率出现了一个最低点，随后效率随
着ｙ＋值的增加继续增加，当ｙ＋值达到２０．３１时，
效率达到８６．２％，可见仅由于ｙ＋值的影响效率
值就相差达到１．３％左右．

图３　Ｒｏｔｏｒ３７不同计算网格的节距平均气动性能

沿径向分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｐｉｔｈ－ａｖｅｒａｇｅｄ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｌｏｎｇ　ｔｈｅ　ｒａｄｉｕｓ　ｏｆ

Ｒｏｔｏｒ３７ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｇｒｉｄｓ

图４　压气机性能随ｙ＋值的变化

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｖａｌｕｅｓ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｙ＋ ｖａｌｕｅｓ
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图５给出了在不同ｙ＋值的情况下，９０％叶高
的叶片表面相对等熵马赫数的计算结果对比，在
图中可以看到，ｙ＋ 值的影响主要体现在激波附
近，对其他位置，不同ｙ＋得到的计算结果相差很
小．对激波位置的预测，当ｙ＋值保持在低雷诺数
湍流模型所要求的０～１０之间时，不同ｙ＋时，计
算的激波位置相差相对较小，当ｙ＋有较大幅度的
提高时（达到２０．３１），预测的激波位置明显向下
游移动，且范围变小．

图５　９０％叶高叶片表面相对等熵马赫数随ｙ＋值变化

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｉｓｏｅｎｔｒｏｐｙ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　９０％

ｓｐａｎｗｉｓｅ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｙ＋ ｖａｌｕｅｓ

１．４　湍流模型对计算结果的影响

这里选择了两种不同的湍流模型，Ｓ－Ａ模型
和ＳＳＴ（ｓｈｅａｒ　ｓｔｒｅｓｓ　ｔｒａｎｓｐｏｒｔ）模型与实验结果
进行对比．
图６中分别给出了Ｒｏｔｏｒ　３７在９０％叶高截

面的相对马赫数．从马赫数的分布以及数值上来
看，计算结果与实验结果吻合的很好．从具体的流
场细节来看，两种湍流模型计算得到的激波角度
基本相差不大．对激波附面层的相互作用，以及附
面层分离现象的预测方面，ＳＳＴ模型对于激波后
面的势流场波动以及激波附面层分离情况的预测

与实验结果更为接近．对于存在波涡干涉的复杂
流场，Ｓ－Ａ模型计算结果与实验结果相差较大，

ＳＳＴ模型的预测结果与实验结果接近，虽然局部
细节还有差别，但是能够对泄漏涡对激波形状的
影响以及激波后泄漏涡的发展趋势给出比较准确

的预测．
从上面的结果可以看出：从计算成本上来说，

一方程Ｓ－Ａ模型计算速度最快，从计算结果来
看，对跨声速压气机内流场的大体趋势的预测还

是比较准确的，但对流场细节的预测能力不够，只
有ＳＳＴ模型能够对激波附面层的相互干扰以及
激波后的附面层分离以及泄漏涡与激波的相互作

用给出较为准确的预测．

图６　９０％叶高截面相对马赫数等值线

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　９０％ｓｐａｎｗｉｓｅ

２　跨声速风扇三维气动设计

本文的设计方案是针对原有发动机的改型设

计，新设计在保留原有部分尺寸的前提下，对风扇
的气动性能提出了新的要求．表２对比了改型前
后风扇的性能参数，分别从实验和ＣＦＤ计算结果
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表２　改型与原型设计点参数与喘振裕度

Ｔａｂｌｅ　２　Ｏｐｔｉｍｉｔｉｏｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ａｎｄ　ｒｅｓｕｌｔｓ

等熵滞止效率 总压比
进口单位面积

质量流量／（ｋｇ／（ｓ·ｍ２））

叶尖切线

速度／（ｍ／ｓ）
喘振裕度／％

原型
实验值

ＣＦＤ

０．８９４

０．８６２

１．９８３
１５２．０　 ４１１

９．０

改型１
实验值

ＣＦＤ

０．８８４

０．８８０

１．９９０

２．０４０
１５２．０　 ４１１

１７．２

改型２
实验值

ＣＦＤ　 ０．８９６　 １．８５１

１９２．０　 ４７１

１４．０

Ｅ３　 ０．８７３　 １．７４　 ２０９．９　 ４５６　 １５．０

两个方面对比了级效率、总压比、进口单位面积的
质量流量和喘振裕度．其中“改型１”为前期的静
叶改型设计方案［１１］，“改型２”为本文的改型方案，
从表中来看，原型的设计点效率在８９．４％，通过
对静叶栅采用弯、扭叶片改型后，设计点效率为

８８．４％，原型与改型１的基本参数相差不大，总压
比基本在２．０左右，由于改型１是在保持流量不
变的情况下进行的，因此，进口单位面积的质量流
量为１５２．０ｋｇ／（ｓ·ｍ２），在叶尖切线速度４１１ｍ／ｓ
的情况下，动叶顶部进口相对马赫数在１．２左右，
其主要特点是静叶采用弯、扭叶片实现了用单列
弯、扭叶片代替了原有的串列叶栅，减轻了风扇的
质量．ＣＦＤ计算结果表明：数值计算得到的效率
值较实验值偏低，喘振裕度也偏小．
本文改型设计的风扇几何尺寸发生了较大的

变化，因此性能指标也发生了变化，主要体现在风
扇的总压比下降到１．８５，其设计难点主要在于，
要求风扇具有更高的通流能力和效率，进口单位
面积质量流量达到１９２．０ｋｇ／（ｓ·ｍ２），动叶顶部
叶尖速度有所提高达到４７１ｍ／ｓ，动叶顶部进口相
对马赫数达到１．５左右，改型风扇的设计指标与
原型相比，级进口的相对马赫数增加了较多，必然
会出现动叶内相应的激波损失迅速增加，这对于
要求设计具有与原型相当效率水平的结果是难度

较大的．另一方面，虽然风扇进口的马赫数有所了
较大的提高，但是仍然要求具有１５％左右的喘振
裕度．通过与典型的航空涡轮风扇发动机Ｅ３的
跨声速风扇相比，本文设计的风扇效率比其高了

２个百分点以上．
从设计方法方面来看，本文气动设计基于传

统准三元设计的基本框架，大量采用全三维的

ＣＦＤ技术以及优化设计方法，得到了较为理想的

设计气动设计结果，具体设计方法见参考文献
［１２］．本文在此设计结果的基础上，详细地研究了
弯、掠叶片设计方法在跨声速风扇动叶和静叶当
中的应用和对气动损失的控制作用．

３　弯、掠动叶设计对风扇性能影响

３．１　几何模型定义与计算方案

积叠线定义按照两端为贝塞尔曲线，中间使
用直线连接的方法，这种方法具有较多的控制变
量，能够实现任意叶高、任意角度的积叠线弯曲首
先，图７给出了积叠线的控制曲线．

图７　积叠线的定义

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｃｋｉｎｇ　ｃｕｒｖｅ　ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ

为了讨论动叶上半叶高积叠线弯、掠对风扇
性能和流场结构的影响，对具有不同弯高、弯角、
掠高、掠角的转子的风扇级进行了气动计算．表３
当中给出了计算方案．其中，方案命名的规则是，
第一个字母表示积叠线的弯、掠，Ｓ表示掠，Ｂ表
示弯，而后字母 Ｈ 表示弯高或者掠高，其后面的
数字就表示积叠线弯曲的相对高度，接下来字母

Ａ表示角度，Ｐ表示正的角度或者前掠，Ｎ表示负
的角度或者后掠，最后给出具体的数值．
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表３　动叶计算方案

Ｔａｂｌｅ　３　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｓｃｈｅｍｅｓ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒｓ

前掠叶片

方案

掠高／

％

掠角／

（°）
正弯叶片

方案

弯高／

％

弯角／

（°）

ＳＨ０ＡＰ０　 ０　 ０ ＢＨ３０ＡＮ１０　 ３０ －１０

ＳＨ１０ＡＰ２０　 １０　 ２０ ＢＨ１０ＡＮ２０　 １０ －２０

ＳＨ２０ＡＰ２０　 ２０　 ２０ ＢＨ２０ＡＮ２０　 ２０ －２０

ＳＨ３０ＡＰ２０　 ３０　 ２０ ＢＨ３０ＡＰ２０　 ３０　 ２０

ＳＨ４０ＡＰ２０　 ４０　 ２０ ＢＨ３０ＡＰ１０　 ３０　 １０

ＳＨ３０ＡＮ１０　 ３０ －１０ ＢＨ３０ＡＮ２０　 ３０ －２０

ＳＨ３０ＡＰ１０　 ３０　 １０ ＢＨ３０ＡＮ３０　 ３０ －３０

ＳＨ３０ＡＰ３０　 ３０　 ３０ ＢＨ３０ＡＮ４０　 ３０ －４０

３．２　掠叶片对风扇性能的影响

在跨声速压气机的研究当中，跨声速转子积
叠线的“掠”一直是人们研究的热点．大量具有掠
型设计的跨声速转子得到研究，但是结论并不统
一，目前较为大家接受的研究结果是，动叶顶部积
叠线的前掠能够在保持设计点效率的前提下，提
高喘振裕度．然而这要与流道的形式和具体参数
有关，也不能一概而论，本文的风扇具有等外径的
设计特点，计算结果表明：“掠”型设计没有给风扇
带来性能的提高．
表４中给出了“掠”动叶设计方案设计点的性

能参数值，从中能够看出，在２０°掠角不变的情况
下，随着掠高的增加，效率有所降低，流量有所增
加，喘振裕度也有所降低，但总的来看，变化幅度
非常的小，基本可以认为效率不变，只是流量有所

表４　掠动叶设计点性能参数

Ｔａｂｌｅ　４　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｓｗｅｐｔ　ｒｏｔｏｒｓ

方案
设计点

效率

流量／参

考流量
压比

喘振

裕度／％

ＳＨ０ＡＰ０　 ０．８９６　０７　 ０．９９７　３　 １．８５０　８　 １３．６

ＳＨ１０ＡＰ２０　 ０．８９５　９６　 ０．９９７　６　 １．８５１　２　 １３．６

ＳＨ２０ＡＰ２０　 ０．８９５　６８　 ０．９９８　３　 １．８５１　５　 １３．４

ＳＨ３０ＡＰ２０　 ０．８９５　７７　 １．０００　０　 １．８５２　６　 １１．８

ＳＨ４０ＡＰ２０　 ０．８９５　４０　 １．００２　４　 １．８５３　８　 １３．２

ＳＨ３０ＡＮ１０　 ０．８９５　５９　 ０．９９６　４　 １．８５０　２　 １３．３

ＳＨ３０ＡＰ１０　 ０．８９５　８６　 ０．９９８　６　 １．８５１　７　 １１．８

ＳＨ３０ＡＰ３０　 ０．８９５　４６　 １．００２　０　 １．８５３　６　 １１．８

改变．在保持３０％掠高的情况下，前掠时掠角的
增加使得效率有少许的下降，而后掠使效率有了
一定的增加，从这里的计算结果来看，前掠并没有
使风扇喘振裕度有所增加．总体来看，掠动叶对本
文设计风扇的气动性能影响较小，可见，掠对于压
气机性能的影响是需要考虑特定的流道形式的，
才可能具有较好的效果．
图８和图９给出了不同掠高和掠角情况下风

扇级的特性曲线，图中能够看到：在整个流量范围
内风扇的压比和效率特性．可见，无论掠高或掠角
对本文风扇的性能曲线影响不大，较大的掠角和
掠高对风扇设计点的效率影响较小，拥塞流量有
了较大的提高．

图８　不同掠角的风扇级特性曲线

Ｆｉｇ．８　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｍａｐｓ　ｏｆ　ｆａｎ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｗｅｅｐ　ａｎｇｌｅｓ

图９　不同掠高的风扇级特性曲线

Ｆｉｇ．９　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｍａｐｓ　ｏｆ　ｆａｎ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｗｅｅｐ　ｈｅｉｇｈｔｓ
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３．３　弯叶片对风扇性能的影响

“弯”是压气机设计的另外一个自由度，本小
节讨论了动叶顶部弯叶片对风扇性能的影响．表

５给出了动叶采用弯叶片设计的跨声速风扇设计
点的性能参数，从表中可以看到，从效率上来看，
动叶顶部的反弯使得设计点效率有所增加，最高
效率超过了９０％，但是，总压比有所下降，喘振裕
度同时有所提高．从计算结果来看，动叶的“上反”
弯叶片设计使效率和喘振裕度有所提高．而且效
率的提高幅值比较大，在表中可见，反弯３０°左右
的时候，效率较原型提高了０．４个百分点左右．

表５　弯动叶设计点性能参数

Ｔａｂｌｅ　５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｏｆ　ｂｏｗｅｄ　ｒｏｔｏｒｓ

方案
设计点

效率

流量／参

考流量
压比

喘振

裕度／％

ＢＨ３０ＡＮ１０　 ０．８９７　９４　 ０．９９７　２　 １．８５０　２　 １３．３

ＢＨ１０ＡＮ２０　 ０．８９７　４７　 ０．９９７　９　 １．８５１　０　 １３．２

ＢＨ２０ＡＮ２０　 ０．８９９　０１　 ０．９９８　４　 １．８５１　１　 １２．６

ＢＨ３０ＡＰ２０　 ０．８９３　３３　 ０．９９７　９　 １．８５１　８　 １２．７

ＢＨ３０ＡＰ１０　 ０．８９５　０１　 ０．９９７　７　 １．８５１　５　 １２．４

ＢＨ３０ＡＮ２０　 ０．９００　２５　 ０．９９７　５　 １．８４９　７　 １０．７

ＢＨ３０ＡＮ３０　 ０．９０１　９２　 ０．９９６　８　 １．８４８　６　 １３．９

ＢＨ３０ＡＮ４０　 ０．９０１　５２　 ０．９９２　５　 １．８４５　０　 １３．７

图１０和图１１分别给出了不同弯角和弯高对
风扇级特性的影响．从中可以看到，弯角对风扇性
能的影响最为明显，随着弯角的增大，在整个工作

图１０　不同弯角的风扇级特性曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｍａｐｓ　ｏｆ　ｆａｎ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｂｏｗ　ａｎｇｌｅｓ

图１１　不同弯高的风扇级特性曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｍａｐｓ　ｏｆ　ｆａｎ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｂｏｗ　ｈｅｉｇｈｔｓ

流量范围内风扇的效率增加明显，同时总压比有
所下降，壅塞流量基本不变．在弯角为２０°的时
候，弯高对性能的影响较小，对于弯高较大的时
候，喘振裕度有所降低．
从总体性能方面能够看出，动叶上半叶高的

反弯对风扇级性能改善最为明显．设计点的效率
提高了０．４个百分点左右，同时喘振裕度也有所
提高．在中等弯角的情况下，弯高的影响较小．
图１２和图１３分别对比了周向平均后动叶效

率、级效率以及静叶的总压损失系数沿叶高方向
的分布情况．从图中可以看到，虽然只是动叶顶部

３０％叶高范围内进行了反弯设计，但是大部分叶
高范围都受到了影响．无论从动叶还是级的效率
来看，从１０％叶高位置到９０％叶高范围内都受到
了弯叶片设计的影响．反弯对提高效率有益，而且

图１２　不同弯角时动叶和级效率沿叶高方向的分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎｗｉｓｅ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｂｏｗ　ａｎｇｌｅｓ
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图１３　不同弯角时静叶损失系数沿叶高方向的分布

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎｗｉｓｅ

ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｂｏｗ　ａｎｇｌｅｓ

较大的弯角效果比较明显，同时，下半叶高得到效
率的提升与上半叶高幅度相差不大，可见，弯叶片
改变了跨声速动叶整个流场．从静叶的总压损失
系数来看，其受到影响的范围主要集中在静叶的
顶部一定叶高范围内，在６０％～９０％叶高范围
内，动叶的反弯也带来了静叶总压损失系数的下
降，但是对９５％叶高以上位置，静叶的总压损失
随着弯角的增加有所增加．
图１４给出了动叶出口截面的效率的云图．从

图１４（ｂ）可以看到，在没有采用弯叶片的风扇动
叶出口，高损失区域集中在叶片的尾缘附近，并且
沿着叶高方向不断增加，呈倒梯形分布，低效率区
域集中在动叶顶部区域的压力面侧，这部分高损

图１４　出口截面效率分布

Ｆｉｇ．１４　Ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ａｔ　ｒｏｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ

失流体主要来源于动叶顶部区域的泄漏流动在出

口压力面侧的堆积，动叶顶部的泄漏流动在在与
流道内的激波相互作用后，会在动叶出口的压力
面侧汇集，形成动叶出口主要的低效率区．图中可
见，动叶顶部采用反弯设计后，虽然在叶顶的主流
区效率有所下降，但是在尾缘附近的效率明显增
加，特别是叶顶泄漏流在压力面侧造成的高损失
区域明显得到改善，整体上效率有所提升．

４　高亚声速复合弯曲静叶设计对
风扇性能的影响

　　高亚声速进口条件下的大折转角静叶栅的气
动设计是跨声速风扇／压气机气动设计当中的关
键技术之一．采用弯、扭联合设计是提高叶栅负荷
和流动稳定性的有效手段．

４．１　弯、扭静叶设计对跨声速风扇性能的影响

本文采用的静叶栅气动设计技术，参考了改
型１当中的气动设计方法，及其开发的大折转角
叶型特点［９］．此静叶栅的设计具有明显的三维特
征，而且静叶的前缘与尾缘具有不同的弯曲规律，
前缘具有反弯的效果，尾缘则具有正弯的效果．在
文献［１１］中的改型设计表明，这样的弯叶片设计
达到了很好的效果．此种设计，是在考虑了端区气
流角匹配的情况下，结合弯叶片设计控制出口二
次流和角区失速，由于出口根部端区的气流折转
角较大，在前缘积叠的情况下，通过控制静叶根部
叶型的安装角，在端区的出口实现了类似积叠线
正弯的效果，造成向上的压力梯度，从而使端区的
二次流损失降低，另一方面为了增加根部的通流
能力，对前缘的积叠线进行了反弯的处理，使进口
的流线向端区靠拢，从而增加了端区的流量．因
此，通过这种弯、扭叶片的设计方法，实现了在对
静叶进口损失较小的流体向端区靠拢以增加根部

的通流能力，同时在出口实现了低能流体向叶高
中间位置的偏移，减小端区二次流损失的效果．这
种设计在此种大折转角的扩压叶栅设计当中取得

了很好的效果．
本文静叶的气动设计借鉴了改型１当中的静

叶，在其基础上对级间的匹配以及出口气流角进
行了调整．文中对具有不同的弯角和弯高的静叶
进行了研究，通过机理研究最终确定改型方案，限
于篇幅，这里只给出了最后的设计结果．
通过上一下节的研究表明了动叶“上反”弯曲

对于提高风扇级的性能是有益的，计算结果表明：
风扇的效率和喘振裕度都有所增加．对动叶采用
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弯、掠叶片设计使风扇的性能得到了进一步的提
高，在考察了静叶弯、扭对风扇性能的影响之后，
设计当中引入了弯、扭静叶的概念，进一步提高了
跨声速风扇的性能，下面对设计结果进行分析．
在完成了跨声速风扇转子的设计之后，静叶

的匹配设计首先采用了直叶片，按照中间截面的
气动参数进行设计，然而计算结果表明，虽然在设
计点的效率已经很高，但是在非设计工况性能不
佳，风扇的喘振裕度与设计要求相差较大．由此，
针对风扇的非设计工况，对静叶栅采取了端区气
流角的匹配设计以及弯、扭静叶设计，结果取得了
较好的效果，喘振裕度得到了明显的提高．在此基
础之上，又考虑到动叶的“上反”弯曲设计，使得设
计指标基本达到了设计要求，设计点效率超过了

９０％．图１５对比了静叶采用直叶片、弯叶片以及
动、静叶综合采用三维设计的风扇性能曲线．从图
中能够清晰的看到，对动、静叶采用弯、扭叶片设
计方法给风扇性能带来的收益．图中带有方块的
曲线代表动叶采用直叶片，静叶采用弯、扭叶片设
计的风扇，带有三角形的曲线代表，动叶和静叶都
采用了弯、扭叶片设计的风扇级，带有圆形的曲线
代表了动、静叶都没有采用弯、扭技术设计的风扇
级．从图中能够明显看到，弯叶片设计的静叶栅与
直静叶相比，风扇级的喘振裕度有所提高，动叶采
用“上反”弯曲设计在整个流量范围内提高了效
率，总压比有少许的下降．

图１５　采用弯、扭静叶的风扇级特性曲线对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆａｎ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｍａｐｓ

在对风扇的特性线分析之后，下面进行了更
为详细的性能分析，图１６给出了在设计点和近喘
点两个工况下，风扇的动叶和级效率沿着叶高的
分布情况，同时通过对比分析，考察了弯、扭叶片

对风扇级性能的影响．从图中可以看到，动叶的
“上反”弯曲对风扇效率的影响最为显著，使高损
失区内流动得到改善．弯、扭静叶设计与静叶采用
直叶片的设计，在效率上差别不大，即使在近喘点
附近，两者的级效率沿叶高的分布也相差不大．图
中能够注意到，在设计点时，弯、扭静叶的设计时
风扇级根部效率是较低的，然而随着流量的减小，
直静叶的流场恶化很快，在近喘点时，根部的级效
率已经低于弯、扭静叶．可见，弯、扭叶片具有更好
的变工况性能，有利于提高风扇的工作范围．

图１６　动叶效率以及级效率沿叶高方向的分布

Ｆｉｇ．１６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎｗｉｓｅ

４．２　弯、扭静叶损失分析

图１７给出了不同方案的静叶的总压损失系
数在叶高方向的分布，对比静叶采用直叶片设计
和弯、扭叶片设计的结果，可以看到，在设计点时，
直叶片设计的静叶在端区具有较小的损失系数，
而弯、扭静叶则具有更高的损失系数．动叶“上反”
弯叶片设计对静叶损失的影响在前面已经分析
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过．随着流量的减小，在近喘点附近时，此时叶片
负荷增大，直叶片的端区损失急剧增加，远远超过
弯、扭静叶时的端区损失．可见，在本章的气动设
计当中，静叶的弯、扭叶片设计，对设计点的损失
影响不大，其主要作用是限制了在小流量情况下，
静叶端区损失的快速增加，提高了风扇级的工作
范围．

图１７　静叶总压损失系数沿叶高方向的分布

Ｆｉｇ．１７　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｌｏｎｇ　ｓｐａｎｗｉｓｅ

５　结　论

通过本文的数值研究，对小型跨声速风扇的
三维弯、掠设计能够得到以下结论：

１）弯、掠叶片三维气动设计技术是高性能跨
声速风扇的特征之一，本文的气动设计对动叶和
静叶同时采用了弯、掠三维气动设计技术，提高了
风扇级的气动效率以及喘振裕度．通过对跨声速
风扇中采用弯、掠叶片对性能的影响的研究，结果
表明对动叶上半叶高采用反弯设计，通过改变了

动叶端区的径向压力梯度，能够有效的增加动叶
顶部的通流能力，改善了动叶顶部由于激波、附面
层以及泄漏流相互作用造成的流动阻塞以相应的

损失，减少了泄漏流在出口压力面侧的堆积，从而
使风扇的级效率和喘振裕度都有所提高．
２）静叶在端区采用了前缘反弯和尾缘正弯
的复合弯、扭技术，同时实现了增加端区流量和控
制二次流的目的，是改善跨声速压气机静叶端区
流动的有效手段．在本文的设计当中，弯、扭静叶
对存在一定负攻角，而且二次流较弱的设计点流
动影响不大，随着风扇流量的减小，弯、扭静叶更
好的保证了端区的流量和对二次流的控制，端区
损失的增长明显比直叶片缓慢，风扇的喘振裕度
有了明显提高．
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［９］　李绍斌，苏杰先，王仲奇．采用高负荷弯曲静叶的压气机改

型研究［Ｊ］．航空动力学报，２００６，２１（４）：７４１－７４６．

ＬＩ　Ｓｈａｏｂｉｎ，ＳＵＮ　Ｊｉｅｘｉａｎ，ＷＡＮＧ　Ｚｈｏｎｇｑｉ．Ｒｅｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ａ

ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｓｔａｇｅ　ｕｓｉｎｇ　ｈｉｇｈｌｙ　ｌｏａｄｅｄ　ｂｏｗｅｄ　ｓｔａ－

ｔｏｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２００６，２１（４）：７４１－７４６．

（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

４２８１



　第８期 姜　斌等：跨声速风扇的弯、掠三维设计研究

［１０］　Ｂｒａｕｎ　Ｍ，Ｒｅｕｍｅ　Ｊ　Ｒ．Ｆｏｒｗａｒｄ　ｓｗｅｅｐ　ｉｎ　ａ　ｆｏｕｒ－ｓｔａｇｅ　ｈｉｇｈ－

ｓｐｅｅｄ　ａｘｉａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ［Ｒ］．ＡＳＭＥ　Ｐａｐｅｒ　ＧＴ－２００６－９０２１８，

２００６．
［１１］　李绍斌．跨音速压气机高负荷弯、扭静叶设计及其气动性

能研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２００７．

ＬＩ　Ｓｈａｏｂｉｎ．Ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｈｉｇｈｌｙ　ｌｏａｄｅｄ　ｄｉｈｅｄｒａｌ　ｓｔａｔｏｒ　ａｎｄ　ｉｎ－

ｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｓｔａｇｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｉｎ　ａｎ　ａｘ－

ｉａｌ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：Ｈａｒｂｉｎ　Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ　ｏｆ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］　姜斌，王松涛，冯国泰，等．高负荷低压风扇三维气动设计

与损失分析［Ｊ］．航空动力学报，２０１０，２５（２）：４２４－４３３．

ＪＩＡＮＧ　Ｂｉｎ，ＷＡＮＧ　Ｓｏｎｇｔａｏ，ＦＥＮＧ　Ｇｕｏｔａｉ，ｅｔ　ａｌ．Ｒｅ－

ｓｅａｒｃｈ　ｏｎ　ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｔｒａｎ－

ｓｏｎｉｃ　ｆａｎ　ａｎｄ　ｌｏｓｓ　ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗ－

ｅｒ，２０１０，２５（２）：４２４－４３３．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　Ｒｅｉｄ　Ｌ，Ｍｏｏｒｅ　Ｒ　Ｄ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｓｉｎｇｌｅ　ｓｔａｇｅ　ａｘｉａｌ　ｆｌｏｗ

ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｗｉｔｈ　ｒｏｔｏｒ　ａｎｄ　ｓｔａｔｏｒ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ

１１１９ａｎｄ　１１２６，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄ　ｗｉｔｈ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ［Ｒ］．

ＮＡＳＡ２ＴＰ２１３３７，１９７８．
［１４］　Ｒｅｉｄ　Ｌ，Ｍｏｏｒｅ　Ｒ　Ｄ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｓｉｎｇｌｅ　ｓｔａｇｅ　ａｘｉａｌ　ｆｌｏｗ

ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｗｉｔｈ　ｒｏｔｏｒ　ａｎｄ　ｓｔａｔｏｒ　ａｓｐｅｃｔ　ｒａｔｉｏｓ　ｏｆ

１．１９ａｎｄ　１．２６，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄ　ｗｉｔｈ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

ｏｆ　１．８２［Ｒ］．ＮＡＳＡ２ＴＰ２１３３８，１９７８．

５２８１


