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三维造型对高负荷跨声风扇静子的影响分析

徐朋飞，刘宝杰，赵　斌
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院
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摘　　　要：以负荷系数高达０．４２的跨声风扇进口级为背景，利用三维数值模拟手段，研究了叶片三维气动

造型技术对高负荷跨声风扇静子气动性能的影响，并深入地分析了其影响机理．结果表明：由于激波在静子

叶根有垂直于轮毂端壁的趋势，因此前掠造型对于激波／端壁附面层所主导的静子角区分离的控制效果并不

明显；相比之下，正弯静子通过加入叶片力使得角区中的低速流体向叶中发生径向迁移，显著地改善了静子

的性能；而复合弯掠进一步提高了静子的性能，说明单纯使用前掠造型收效不佳，需要配合正弯造型才能达

到最佳效果．
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　　随着当前跨声风扇气动负荷水平的不断提
高，其静子根部的流动工作状态也由传统的亚声
逐渐变为跨声．例如，ＨＴＦＣ（ｈｉｇｈ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｆｌｏｗ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ）计划中的基准转子其负荷系数（ψ＝
ΔＨｔ／Ｕ２ｔｉｐ）为０．３２［１］，其静子根部进口马赫数约

为１．０［２］；而Ｊ２８５跨声单级风扇的上述该值分别
为０．３４和０．９７２［３］；麻省理工学院所设计的吸附
式跨声风扇，上述设计值更是分别达到了０．７６，
和１．５［４］；而在传统设计体系下，静子根部进口马
赫数不超过０．８．
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进口马赫数的提高给静子根部的气动设计带

来了相当大的难度，其使得静子根部出现了贯穿
通道的正激波，在激波／附面层作用下，角区分离
使得静子根部容易发生过早失速，因此静子根部
是设计高负荷跨声风扇的难点之一．
当前包括掠形和弯形在内的叶片三维气动造

型技术，被广泛地应用在了轴流压气机设计中．
Ｔｗｅｅｄｔ　Ｄ　Ｌ［５］，Ｓａｓａｋｉ　Ｔ［６］，Ｇａｌｌｉｍｏｒｅ　Ｓ　Ｌ［７］，

Ｇｕｍｍｅｒ　Ｖ［８］和Ｆｒｉｅｄｒｉｃｈｓ　Ｊ等人［９］，以及国内的
北京航空航天大学的冯秀莲等［１０］、哈尔滨工业大
学的宋彦萍等［１１］在这方面做了大量的研究工作．
其研究结果表明：在亚声条件下，叶片三维造型通
过改善端壁区的流动进而可以有效地提高静子的

气动性能，尤其是可用工作范围；而在 ＨＴＦＣ计
划和另外一个高负荷单级试验件中，Ｗｅｎｎｅｒ－
ｓｔｒｏｍ　Ａ　Ｊ［２］就利用前掠较好地解决了静子根部
进口超声下的设计问题，但相比于亚声条件，在跨
声条件下对静子三维气动造型技术的研究显然较

为匮乏．
本文对级负荷系数超过０．４的跨声风扇静子

进行了设计，并利用数值模拟手段进行了验证，重
点分析了叶片三维气动造型对跨声静子和风扇整

体气动性能的影响，以及其机理．

１　基本几何、气动设计参数

本文用课题组内的通流设计程序对某跨声风

扇进口级进行了设计．表１为该风扇进口级的基

表１　风扇进口级设计参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆａｎ　ｓｔａｇｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ

设计参数 设计值

叶尖切线速度／（ｍ·ｓ－１） ４８０

设计级压比 ２．４０

设计物理流量／（ｋｇ·ｓ－１） １２０

转子进口轴向马赫数 ０．６

静子出口轴向马赫数 ０．５

等熵效率目标／％ ＞８６

裕度目标／％ ＞１２

负荷系数 ０．４２

转子进口轮毂比 ０．３５

静子出口轮毂比 ０．５２

叶片数（转子／静子） ２２／４５

展弦比（转子／静子） １．３２／１．８８

本几何、气动设计参数．所有几何设计参数都在常
规设计参数范围内，不会带来结构设计等问题．考
虑到与高压压气机的结构匹配对风扇出口半径的

限制，本文所设计的流道并没有采用等外径设计，
而考虑到风扇在部分转速下的匹配，本文采用了
带进口导叶ＩＧＶ（ｉｎｌｅｔ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ）的设计形式，
如图１所示．这个流道虽然在高负荷风扇设计中
具有一定的代表性，但只是用于本文设计参数的
研究，很多细节并不是优化的．

图１　子午流道及各排叶片位置

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗ　ｐａｔｈ　ａｎｄ　ｌａｙｏｕｔ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗｓ

图２为本文风扇与现役以及部分高负荷风扇
试验件性能的对比，可以看到：本文所设计的风扇
负荷系数高达０．４２，负荷水平相比于ＨＴＦＣ计划
中的基准转子高出约３０％，且等熵效率不低于

９２％，并具有１２％以上的失速裕度，这使得该风
扇进口级的气动设计非常具有挑战性．

图２　高负荷风扇性能对比

Ｆｉｇ．２　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｏｆ　ｈｉｇｈｌｙ　ｌｏａｄｅｄ　ｆａｎｓ

在基准静子（不进行三维气动造型）的基础
上，本文还设计了另外两个掠形静子、两个弯形静
子和一个复合弯掠静子，分别记为ｓｗｅｐｔ　ｓｔａｔｏｒ

５７６
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１，ｓｗｅｐｔ　ｓｔａｔｏｒ　２，ｂｏｗｅｄ　ｓｔａｔｏｒ　１，ｂｏｗｅｄ　ｓｔａｔｏｒ　２
和３－Ｄ（ｔｈｒｅｅ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ）ｓｔａｔｏｒ，来考察叶片三
维气动造型技术对跨声静子气动性能的影响．
本文对于弯掠的定义是以弦线方向为基准，

规定叶型基元沿弦线方向平移为掠，沿垂直于弦
线的方向移动为弯（或者倾），如图３所示．在考量
叶片不同叶高截面的弯掠量时，为了方便工程应
用，本文并不是以当前截面的弦长为无量纲基准，
而是以叶片的平均叶高来计算无量纲弯掠量

的，即

Ｓ＝ΔＳ／Ｈｂｌａｄｅ （１）

Ｂ＝ΔＢ／Ｈｂｌａｄｅ （２）
其中 Ｈｂｌａｄｅ为叶片叶高，Ｓ和ΔＳ分别为掠向平移
量和无量纲掠形量，Ｂ和ΔＢ分别为弯向平移量
和无量纲弯形量．图４给出了总共６个静子无量
纲弯掠量的展向分布对比．

图３　叶片弯掠造型的定义

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｗｅｅｐ　ａｎｄ　ｂｏｗ　ｂｌａｄｉｎｇ

图４　各叶片无量纲弯掠量的展向分布

Ｆｉｇ．４　Ｓｐａｎ－ｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｎｏｎ－ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ　ｓｗｅｐｔ　ａｎｄ　ｂｏｗ　ｖａｌｕｅ　ｆｏｒ　ｓｔａｔｏｒｓ

２　数值计算方法

本文数值模拟计算采用的是从英国剑桥大学

引进的新版本Ｄｅｎｔｏｎ程序，程序对湍流的处理
采用混合长度模型，计算使用简单 Ｈ 型网格，而
叶尖间隙则进行削尖处理．相比于旧版本程序，新
版本的Ｄｅｎｔｏｎ程序在混合长度限制值和壁面摩
擦应力上进行了改进，大大提高了准确性，并且仍
然保留了快速求解的特点，非常适合叶轮机械的
设计分析．通过校验后的程序可以较好地模拟叶

轮机械内的复杂流场．
图５给出了Ｒｏｔｏｒ　６７的典型校验结果，结果

表明程序的计算精度能够满足本文对于高负荷风

扇设计优化和分析的需求．近些年在本课题组的
不断完善下，该程序不但能够对常规风扇／压气
机／涡轮进行计算，而且能够用于大小叶片轴流压
气机，以及离心／组合压气机的计算，并经过多个
轴流、离心和组合压气机试验结果的校验，已用于
多个型号压气机的设计．
图６为风扇进口级的计算网格，本文计算所用

６７６
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图５　Ｒｏｔｏｒ　６７的计算与试验特性

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｏｆ　Ｒｏｔｏｒ　６７

图６　Ｄｅｎｔｏｎ程序计算所用的网格

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｍｅｓｈ　ｏｆ　Ｄｅｎｔｏｎ－ｃｏｄｅ

的转、静子网格数分别为３７×１３０×３９，３７×１４０×３９
（周向×流向×展向），为了避免激波在掺混面上
反射对计算结果的影响，本文计算时不含进口导
叶，而是用给定计算进口预旋分布的办法来模拟
导叶的作用．

３　对级特性的影响

本文所研究的风扇进口级其负荷系数ψ为

０．４２，如此高的负荷水平给静子的根部设计带来
了很大的难度，因此本文在转子根部引入了２５°
的反预旋，以降低静子根部的气动设计难度，图７
给出了设计点状态下，静子进口绝对马赫数 Ｍａ２
和气流角α２ 的展向分布．可以看到：即使在引入
了相当程度的反预旋后，静子根部Ｍａ２ 依然超过
了１．１，而α２ 也偏离轴向约６０°．
图８和图９分别给出了采用不同静子后，风

扇进口的压比和效率特性对比．可以看到：静子设
计对整个风扇进口级的特性有非常明显的影响，
这是因为在本文所研究的负荷条件下静子根部激

波附面层作用所导致的角区分离，已经成为制约
风扇整级性能限制因素，因此风扇进口级的压比、
效率以及流量裕度在很大程度上都取决于静子的

性能．采用上述６个静子的风扇进口级的综合裕
度Ｓｍ（ｓｔａｌｌ　ｍａｒｇｉｎ）分别为５．２％，６．７％，８．２％，

８．１％，９．３％和１１．３％．其中Ｓｍ 的计算公式为

图７　设计点时，静子进口马赫数和气流角的展向分布

Ｆｉｇ．７　Ｓｐａｎ－ｗｉｓｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒ　ｉｎｌｅｔ　ａｂｓｏｌｕｔｅ　ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｆｌｏｗ　ａｎｇｌｅ　ａｔ　ｄｅｓｉｇｎ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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Ｓｍ ＝ πｓｔａｌｌ
πｄｅｓｉｇｎ

·Ｍｄｅｓｉｇｎ

Ｍｓｔａｌｌ －（ ）１ ×１００％ （３）

图８　采用不同静子后，风扇级压比特性对比

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｏｆ　ｆａｎ　ｓｔａｇｅ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔａｔｏｒｓ

图９　采用不同静子后，风扇级效率特性对比

Ｆｉｇ．９　Ｉｓｅｎｔｒｏｐｉｃ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｏｆ　ｆａｎ　ｓｔａｇｅ　ｗｉｔｈ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔａｔｏｒｓ

　　为了更好地比较静子特性，图１０给出了流量
平均所得的不同静子的熵损失特性对比，其中熵

损失系数ζＳ的定义为

ζＳ＝
Ｔ３·ΔＳｅｎｔｒｏｐｙ
ｈ＊２ －ｈ２

（２）

其中Ｔ３ 为静子出口静温，ΔＳｅｎｔｒｏｐｙ为气流在静子

中的熵增，ｈ＊２ 和ｈ２ 分别为静子进口处的总焓和
静焓，以上参数均为流量平均后的参数．从中可以
看到静子在经过三维气动造型后，其损失系数的
最小值并没有发生明显的改变，但整个损失系数
曲线变得更为平缓，即静子的可用攻角范围变
宽了．
由以上论述可知，在当前负荷条件下，静子将

成为决定风扇性能水平的关键，如果不采用任何
三维气动造型，静子会过早失速，而弯掠三维气动

造型可以十分有效地改善静子的可用工作范围，
从而提高风扇进口级的综合裕度．本文以下将具
体分析其流动机理．

图１０　不同静子的熵损失特性对比

Ｆｉｇ．１０　Ｅｎｔｒｏｐｙ　ｌｏｓｓ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔａｔｏｒｓ

４　影响机理分析

通过大量的研究和分析，对于亚声静子三维
气动造型的影响机理，人们普遍认为：静子根部前
掠改变了通道的周向压力梯度，进而改善了根部
端壁区的通道二次流动；静子正弯是通过叶片给
气流加入一个沿径向的叶片力，进而减轻了端壁
角区低速流体的堆积．
对于本文所研究的根部具有跨声流动特性的

静子，其与亚声静子最大的不同在于其根部存在
贯穿通道的正激波，相比于亚声条件，此时激波所
主导的端壁流角区动起主要作用．与亚声条件相
类似的是，角区中的低速流体同样来自于轮毂端
壁附面层在周向压力梯度下的过转堆积．但在跨
声条件下，激波与端壁附面层的作用大大增加激
波后端壁附面层的厚度，因此跨声静子角区内低
速流体的堆积较亚声条件下更为剧烈．
通常认为，在来流超声时对叶片进行前掠可

以降低来流的法向马赫数，进而减弱激波强度．而

Ｄｅｎｔｏｎ　Ｊ　Ｄ等人［１２］认为，激波总有垂直于端壁的
趋势（如图１１所示），因此即使在跨声静子根部进
行前掠，上述趋势依然会使得轮毂端壁附近的激
波正对来流，因此根部前掠无法显著地减弱激波
与轮毂端壁附面层的相互作用．
图１２为峰值效率点时，各静子出口处单位面

积流量ρＶｘ 的云图分布对比（云图左侧为压力面

ＰＳ，云图右侧为吸力面ＳＳ，下同）．从中可以看到：
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图１１　跨声前掠静子近根部流动示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｎｅａｒ　ｈｕｂ　ｆｌｏｗ　ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｏｒｗａｒｄ

ｓｗｅｐｔ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｓｔａｔｏｒ

在基准静子叶根吸力面角区内堆积着大量的低速

流体，这是导致基准静子可用工作范围较小的主
要原因；而由于激波总有垂直于轮毂端壁的趋势，
因此两个前掠静子（ｓｗｅｐｔ　ｓｔａｔｏｒ　１，ｓｗｅｐｔ　ｓｔａｔｏｒ
２）没有有效地消除角区内低速流体的堆积，结合

图１０静子的熵损失特性也可以发现，静子根部前
掠没有明显地改善其可用工作范围；而通过对静
子进行正弯（Ｂｏｗｅｄ　ｓｔａｔｏｒ　１，Ｂｏｗｅｄ　ｓｔａｔｏｒ　２），角
区内的低速流体在叶片力的作用下沿径向向叶中

迁移，可以看到叶片吸力面附面层的均匀性较基
准静子明显提高，因此其正弯静子的可用工作范
围也更大；最后，复合弯掠静子（３－Ｄ　ｓｔａｔｏｒ）吸力
面附面层较正弯静子Ｂｏｗｅｄ　ｓｔａｔｏｒ　２近一步变
薄，其所表现出来的特性有了进一步提高，可见单
纯地对静子进行前掠的效果并不是十分理想，但
如果结合正弯，则前掠能够发挥更好的作用．
图１３为峰值效率点时，各静子出口处的总压

损失系数ω的云图分布对比．与单位面积流量

ρＶｘ 的云图分布相对应，可以看到静子的损失主
要集中在叶片吸力面近轮毂的角区内，而基准静
子、ｓｗｅｐｔ　ｓｔａｔｏｒ１，ｓｗｅｐｔ　ｓｔａｔｏｒ２近机匣的端壁角
区内也有明显的损失，而对静子进行正弯后，近机
匣端壁角区内的损失得到了明显的改善．

图１２　峰值效率点时，静子出口处单位面积流量ρＶｘ 的云图分布对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｕｎｉｔ　ａｒｅａ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗρＶｘｃｏｎｔｏｕｒ　ａｔ　ｓｔａｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｐｅａｋ　ｐｏｉｎｔ

图１３　峰值效率点时，静子出口处总压损失系数ω的云图分布对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｌｏｓｓ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔωｃｏｎｔｏｕｒ　ａｔ　ｓｔａｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｐｅａｋ　ｐｏｉｎｔ
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　　为了更好地比较跨声静子三维气动造型的效
果，图１４给出了近失速点时，各静子根部截面（约
为１０％近轮毂的叶高截面）的马赫数云图对比．
可以看到：在本文的设计条件下，静子根部存在着
非常明显的正激波，而基准静子根部会过早地发

生严重的角区失速，根部通道的堵塞又使得激波
被过度地外推，攻角也明显增大；而前掠静子在一
定程度上改善了角区的流动，但效果不如正弯静
子；在对静子进行复合弯掠后，静子角区流动状态
达到最优．

图１４　近失速点状态下，各静子根部马赫数云图对比

Ｆｉｇ．１４　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｓｔａｔｏｒｓ　ｈｕｂ　ｓｅｃｔｉｏｎ　ａｔ　ｎｅａｒ　ｓｔａｌｌ　ｐｏｉｎｔ

５　结　论

本文以负荷系数０．４２的跨声风扇进口级为
背景，先后设计了６个静子，并利用数值模拟手段
重点分析跨声条件下叶片三维气动造型技术对静

子性能的影响及其机理，并得到了以下结论：

１）对于负荷系数０．４２的跨声风扇进口级，
在根部进入了２５°反预旋时，其静子根部进口马
赫数仍超过了１．１，进口气流角超过６０°，但采用
三维气动造型技术仍能完成该静子的设计．
２）相比于亚声条件，跨声静子根部的角区分
离主要由激波／端壁附面层的相互作用所主导，由
于激波总有垂直于轮毂端壁的趋势，因此在跨声
条件下单纯利用前掠造型控制静子角区分离的效

果并不十分理想，前掠造型需要与正弯造型同时
使用才能发挥最佳效果．
３）相比于前掠静子，正弯静子在跨声条件下
通过向角区内的低速流体加入径向力，使得静子
吸力面附面层更加均匀，有效地改善了静子的损
失特性，拓宽了其可用工作范围．
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