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内外流耦合对分布式涵道风扇影响的机理
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摘　　　要：内外流耦合效应对分布式涵道风扇的气动性能有显著影响。为了进一步揭示分布式涵道风扇

部件在爬升、巡航过程中内外流耦合效应对气动性能和流动机理的影响规律，通过三维ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓａｖ

ｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）数值、试验方法对该问题进行详细探讨。结果表明：不同飞行状态中转子叶片和唇口壁

面对风扇推力影响显著。随着无量纲质量流量率的提高，转子进气方向由负迎角往正迎角改变，推力系数增

加。爬升时存在最佳进气迎角，气动效率最高。巡航状态的唇口摩擦阻力最小，推进效率最高。过大或过小

的无量纲质量流量率会使得唇口的摩擦阻力和压差阻力增大，从而降低推进效率。
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　　涵道风扇推进系统促使飞行器飞得更安全、

提高推进效率［１］。Ｙａｇｇｙ等
［２］在 ＮＡＳＡ报告指

出当气流以一定的迎角流入涵道风扇时，会产生

较大的俯仰力矩，在涵道风扇出口处安装的偏心

叶片有助于减少这些俯仰力矩，报告中同时指出

在涵道风扇入口处通过使用进口导叶能改变推

力，并且能够控制推进系统稳定。Ｐａｒｌｅｔｔ
［３］通过

在ＬａｎｇｌｅｙＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ实验室开展全尺寸涵道

风扇试验，迎角从０°～９０°变化，得到风速、迎角与

升力、阻力、俯仰力矩之间的关系，同时也得到了

静推力的试验数据。Ｇｏｏｄｓｏｎ等
［４］在 Ｌａｎｇｌｅｙ

２１３．３６ｃｍ×３０４．８ｃｍ风洞中开展试验。试验结

果发现，在涵道出口通过使用导叶可以减少飞行

中推进系统向上的俯仰力矩。Ｇａｍｅｓ等
［５］在

ＮＡＳＡ报告中指出，功率、自由流速度、叶片迎

角、涵道风扇的迎角都会对涵道风扇的性能产生

影响。基于压力分布，在涵道唇口的上游流体和

下游流体都会产生旋转失速边界层，在低功率和

大迎角气流下，涵道唇口上游会产生旋转失速气

流，下游流体发生旋转失速的可能性小。国外的

研究学者在风洞中进行了许多涵道风扇的气动性

能试验，积累了大量的试验经验，而在理论研究上

依旧有所欠缺［２５］。Ｙａｇｇｙ和Ｇｕｅｒｒｅｒｏ等之后分

别对涵道风扇开展了空气动力学预测方法研究，

从理论进行研究涵道风扇垂直起降和着陆的气动

性能，但是研究方法是基于参数化的几何模型和

半经验公式基础模型，从理论上确定推进系统的

气动特性不够完善，也不够全面［６７］。国内李建

波、高正［８］通过对比涵道风扇与同样直径孤立风

扇的气动性能，研究发现涵道风扇包含在涵道内，

能产生更大的推力，结构紧凑，安全性高，以涵道

和风扇之间的相互气动作用能构造多种小型垂直

无人飞行器推进系统。张德先等［９］通过孤立风扇

和涵道风扇气动力的对比试验，探索涵道风扇各

种几何设计参数对推进系统的气动影响，得到影

响规律。

现代航空运输业的快速发展，对民用航空推

进系统的安全性、可靠性、环境相容性提出更高的

要求，促使学者进行更多研究。传统的飞机／发动

机（飞／发）布局在降低耗油率、减少污染物排放等

方面提升已经很有限，人们迫切需要寻找一种替

代推进系统满足日益严峻的发展要求［１０１１］。分布

式涵道风扇以其能够减小能耗和污染物排放的优

势逐渐受到研究者重视，其结构特点是用大量小

型或微型发动机取代目前２～４个传统发动机，安

装在机翼或机身尾部的发动机／风扇通过合理分

配推力，有效降低了耗油率和污染排放物，气动稳

定性上更有优势［１２１３］。对于常规的吊挂式飞／发

布局，推进系统远离机身，推进系统与机身之间存

在很大范围的距离。此时的飞机机体、机身、机翼

对于发动机进口气流的干扰比较小。推进系统的

进口气流是比较均匀的。而对于分布式推进系统

而言，布置在机身或机翼尾缘上方，或者半埋入机

身机翼，机身机翼表面的边界层低能流体流进风

扇进口。对于传统的飞／发匹配，气动干扰可以忽

略。而对于分布式动力，推进系统抽吸机身、机翼

表面边界层，飞机外部流场发生改变；发动机吸入

机身边界层后的内部流场发生明显变化，气流发

生相互干涉造成气动影响。飞／发风扇内外流耦

合效应的影响十分突出，成为制约涵道风扇性能

的关键因素之一。

学者在内外流耦合效应对涵道风扇性能影响

领域的研究较少。为了进一步探索内外流耦合效

应对涵道风扇的气动性能影响，国内外大量学者

开始研究涵道风扇动力系统气动性能。国内外主

要集中在概念性研究和应用体积力模型来分析内

外流耦合效应对推进系统气动性能的影响。段静

瑶等［１４］通过研究简化二维模型对涵道风扇气动

性能及推进效率的影响，为内外流耦合效应对动

力系统性能影响的应用提供初步的建议。目前，

研究者为了避免内外流耦合一体化数值计算过程

中的巨大计算量，ＭａｎｔｉｃＬｕｇｏ等通过设定进出

口边界条件来模拟内外流耦合解决一体化影响，

虽然节省大量计算资源，但并不能真实反应内外

流的耦合影响［１５］。另一类研究者，如 Ｋｉｍ 和

Ｇｏｎｇ等在研究中通过使用周向体积力模型来代

替风扇内部转静子叶片，减少计算量，但是无法准

确得到内部流场细节［１６１７］。崔容等［１８１９］采用基

于沿流线体积力模型的飞／发一体化数值模拟方

法对某分布式推进系统进行了计算和分析，但是

也无法得到涵道风扇内部的准确流场细节，分析

内部性能。

总地来说，以往的研究工作大多集中在利用

体积力探讨涵道风扇内外流气动性能，鲜有综合

３９５
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考虑涵道风扇内外流耦合真实流场对涵道风扇气

动性能影响，对内外流耦合作用下涵道风扇性能

的影响规律以及流场细节鲜有关注。因此，综合

考虑内外流耦合的流场影响，本文建立内外流一

体化模型，开展涵道风扇内外流一体化数值模拟

方法，并结合试验校核方法，为涵道风扇内外流一

体化的流动规律和流动机理提供初步建议。

１　研究对象和数值方法

出于涵道风扇内外流耦合一体化的考虑，当

前的研究对象是以类似图１
［２０］所示的涵道风扇为

研究平台，涵道风扇并未嵌入机翼上表面，放置于

机翼靠近尾缘上方。气流流过涵道风扇内部为内

流，气流流过涵道风扇外壁面至远场为外流。随

着计算能力的提高，通过求解时间平均的 ＮＳ

（ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）方程，研究推进系统内部流场细

节已经成为可能，但是庞大的计算量对整环全通

道非定常计算在工程中不适用。同时，由于三维

非定常计算对于计算资源、计算能力、计算时间都

有很高的要求，国内外学者也利用定常计算来研

究推进系统内部流场［２１２２］，研究结果表明通过网

格质量的提高，能较好地捕捉推进系统内部流场

细节。

图１　分布式涵道风扇示意图
［２０］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｄｕｃｔｅｄｆａｎ
［２０］

１１　几何参数和边界条件

本文研究涵道风扇的几何参数如表１所示。

表１　分布式涵道风扇参数

犜犪犫犾犲１　犘犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犱犻狊狋狉犻犫狌狋犲犱犱狌犮狋犲犱犳犪狀

参数 数值

巡航状态进口轴向速度／（ｍ／ｓ） ６０

叶尖额定切线速度／（ｍ／ｓ） １１５

飞行高度／ｍ ３０００

飞行速度／（ｍ／ｓ） ３０～９０

风扇转速／（ｒ／ｍｉｎ） ０～１２０００

推力范围／Ｎ ０～８０

　　 使 用 ＩＣＥＭ 和 ＮＵＭＥＣＡ（Ａｕｔｏｇｒｉｄ 和

ＩＧＧ）软件对求解域进行结构化网格划分，对风扇

进行物理描述，假设涵道风扇直径为犇，那么上游

距离涵道风扇为８０犇，下游距离涵道风扇为８０犇，

远场距离涵道风扇为８０犇。

图２在进行了网格无关性校验分布式涵道风

扇推力系数（犆ｔ）的基础上，综合考虑计算网格数

目和计算精度，最终选取单通道网格总数约为

１７０万。边界条件如图３所示，进口边界指定进

气方向为轴向进气方向以及给定总温总压值，出

口边界条件给定静压值、远场为开放式边界条件，

周向两侧平面为旋转周期交界面，内外流流场交

界面根据软件要求通用连接。图４为图３中的涵

道风扇细节放大网格图，轴向转静交界面边界条

件为冻结转子，周向交界面边界条件设置为旋转

周期交界面，固体壁面设置为无滑移壁面边界条

件。分布式涵道风扇的总推力与远场动压的比值

定义为推力系数犆ｔ。

犆ｔ＝
犉ｔ

０．５ρ犞
２
∞

（１）

图２　网格无关性校验分布式涵道风扇推力系数

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｃｈｅｃｋｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｄｕｃｔｅｄｆａｎ

图３　内外流耦合分布式涵道风扇计算域网格全局示意图

Ｆｉｇ．３　Ｇｌｏｂａｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｇｒｉｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇｄｏｍａｉｎｆｏｒ

ｉｎｔｅｒｎａｌ／ｅｘｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｃｏｕｐｌｉｎｇｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ

ｄｕｃｔｅｄｆａｎｓ

４９５
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图４　内外流耦合分布式涵道风扇计算域网格局部

示意图

Ｆｉｇ．４　Ｌｏｃａｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｇｒｉｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇｄｏｍａｉｎｆｏｒ

ｉｎｔｅｒｎａｌ／ｅｘｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｃｏｕｐｌｉｎｇｏｆ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｄｕｃｔｅｄｆａｎｓ

式中犉ｔ为分布式涵道风扇的总推力，犞∞为远前

方来流速度，ρ为空气密度。

１２　计算方法

采用ＣＦＸ软件中的 ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒ

ａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）时间平均方法进行了基于叶

片直径雷诺数约为８×１０５ 的数值模拟。计算求

解过程中采用高阶求解方法，时间设置为自动，湍

流模型为带壁面函数的犽ε模型，第一层壁面网

格高度满足精度要求：３０＜狔
＋
＜５０。

２　试验方法

２．１　试验台

为了验证内外流耦合效应对分布式涵道风扇

气动性能影响，本次试验采用如图５所示低速回

流开式风洞进行气动性能校核，风洞可实现５～

５５ｍ／ｓ的风速试验，试验风洞包含了试验段、扩

散段等各部分结构。本次试验位于图中试验段

进行。

图５　低速风洞示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｌｏｗｓｐｅｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

试验过程中所采用的试验装置如图６所示，

主要包括分布式涵道风扇全尺寸试验模型和测量

元件，其中分布式涵道风扇全尺寸试验模型是通

过安装孔和固定带安装于六分量天平上。分布式

涵道风扇全尺寸试验模型由风扇、电动机、电子调

速器、冷却通道和光电传感器组成。电动机驱动

风扇，提供外部动力，电子调速器控制风扇转速。

风洞试验条件如表２所示。

图６　试验台布局示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｉｇｌａｙｏｕｔ

表２　风洞试验条件

犜犪犫犾犲２　犠犻狀犱狋狌狀狀犲犾犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪犾犮狅狀犱犻狋犻狅狀狊

参数 数值

来流速度／（ｍ／ｓ） ５～５５

风洞风扇转速／（ｒ／ｍｉｎ） ０～９１００

风洞高度／ｍ ０～３

大气温度／Ｋ ２９２

大气压力／Ｐａ １００２００

２．２　试验方案和参数

为了通过试验研究分布式涵道风扇推进系统

的气动性能以及设计参数对气动性能的影响，对

本文研究的分布式涵道风扇开展性能试验。之

后，与数值模拟结果进行对比，验证数值模拟结果

合理性，并对数值结果进行流场分析，探索内外流

耦合效应对分布式涵道风扇的气动性能影响规律

和流动机理。

３　结果与分析

３１　数值与试验结果对比

为了评价试验过程中内外流耦合效应对涵道

风扇气动性能影响，本小节考察试验结果与数值

结果的对比，对数值结果进行校核，验证数值结果

合理性。

分布式涵道风扇远场速度与叶尖切线速度的

比值定义为进距比犑。

犑＝
犞∞

狀ｓ犇
（２）

式中狀ｓ为分布式涵道风扇每秒转速。

为研究进距比对推力系数影响，通过仪器实

５９５
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测大气压力为１００２００Ｐａ，大气温度为２９２Ｋ，通过

水平测量仪保持涵道风扇０°迎角轴向均匀进气。

如图７所示，试验过程中分别取不同的来流速度

犞∞以及对应不同转速，得到不同进距比犑，进距

比为０时来流速度为０ｍ／ｓ，即地面静推力状态。

如图７所示：同一来流速度下，动压不变。随

着进距比增加，推力系数降低，由式（１）、式（２）可

知，进距比增加时，涵道风扇的转速减小，则涵道

风扇吸入的质量流量减少，推力下降，推力系数降

低。转速不变时来流速度与进距比呈正相关，空

气阻力增加时推力减小，推力系数降低。总体来

说，图７所示：计算得到风扇性能曲线和试验得到

的性能散点之间存在差异，对比了犽ω 和犽ε两

组不同湍流模型数值计算结果，当计算域网格分

别满足第一层壁面高度要求时，使用犽ε湍流模

型能更加准确地模拟本文研究的内外流耦合流

动。如图８所示：综合考虑试验与计算的推力系

数误差在３．５％～６．０％之间，处于可以接受的范

围，且变化的趋势相对一致。造成图７计算与试

验结果差异可能是网格数目、湍流模型选取以及

交界面和计算方法等因素造成。试验过程中测量

的稳定性以及传感器测点数据的读取包括后处理

都会导致上述结果发生。

图８中犑为１．４时，相对误差值最大，且比其

他工况的相对误差要大。究其原因为试验过程

中，风扇由低转速阶跃到高转速工作时，此时风扇

结构发生抖动，流场数据输出不够稳定，后续的测

量稳定在高转速下，数据输出较为稳定。

图７　犑犆ｔ的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ犑犆ｔ

下文继续考察内外流耦合效应对不同飞行状

态（即不同犆ｍｆｒ）下分布式涵道风扇推力影响以及

流场分析。在此基础上，进一步探索内外流耦合

效应对气动效率和推进效率影响机理。

图８　试验与计算相对误差

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｃｕｌａｔｉｏｎ

３２　内外流耦合效应对总推力影响

在相对坐标下，将分布式涵道风扇远前方均

匀自由流时通过的流量定义为捕获质量流量，如

图９所示，流过分布式涵道风扇的实际质量流量

与理想捕获质量流量的比值定义为无量纲质量流

量率［１９］。

犆ｍｆｒ＝
犿
·

ｆａｎ

ρ∞犃ｉｎ犞∞

（３）

式中ρ∞表示远场来流的密度，犃ｉｎ为风扇进口面

积，犿
·

ｆａｎ表示进入风扇的实际质量流量，算例采用

的远场边界条件由表２给出。

图９　理想捕获质量流量的定义
［１９］

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｉｄｅａｌｃａｐｔｕｒｅｍａｓｓｆｌｏｗ
［１９］

推力是评价分布式涵道风扇性能的一个重

要参数，当推进系统的其他参数相同时，推力越

大飞行器能以更高更快的速度完成飞行任务。

分布式涵道风扇通过改变动量，增加动能，获得

推进反作用力，为飞行器提供推力。推力的产

生是由流过分布式涵道风扇内外壁面的气流对

风扇各个部件表面上的气动力叠加产生的，气

体在风扇各部件上的作用力的轴向分力并不都

与推力方向相同。

做出规定，推力的正值与推进系统前进方向

６９５
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一致，推力负值与推进系统前进方向相反。数值

计算通过叠加分布式涵道风扇各个部件的轴向力

得到合力。算例通过修改飞行速度来改变涵道风

扇进口的质量流量，在计算过程中通过不断增加

飞行速度来改变犆ｍｆｒ。不同的犆ｍｆｒ模拟不同的飞

行状态中风扇的工作状态，飞行速度与实际流入

涵道风扇的流体速度共同决定了犆ｍｆｒ的变化。结

合表１，对于本文研究对象而言：当犆ｍｆｒ＞１时，表

明实际流入涵道风扇的质量流量比理想流入涵道

风扇的质量流量多，风扇实际往里抽吸的速度比

飞行速度大，多发生在飞行器爬升过程；当犆ｍｆｒ≈

１时，表明实际流入涵道风扇的质量流量与理想

流入涵道风扇的质量流量相当，风扇往里抽吸的

速度与飞行器飞行速度基本一致，发生于飞行器

巡航状态；当犆ｍｆｒ＜１时，表明实际流入涵道风扇

的质量流量比理想流入涵道风扇的质量流量少，

流体从涵道风扇唇口发生溢流。

表３为涵道风扇转速不变，推力与高空飞行

速度关系。表４为高空中飞行速度不变，涵道风

扇转速改变时犆ｍｆｒ与推力的关系。

表３　涵道风扇转速不变，推力与来流速度关系

犜犪犫犾犲３　犚犲犾犪狋犻狅狀狊犺犻狆犫犲狋狑犲犲狀狋犺狉狌狊狋犪狀犱犻狀犳犾狅狑狏犲犾狅犮犻狋狔

狌狀犱犲狉狋犺犲犮狅狀犱犻狋犻狅狀狅犳犮狅狀狊狋犪狀狋犱狌犮狋犲犱犳犪狀

狉狅狋犪狋犻狀犵狏犲犾狅犮犻狋狔

飞行速度／（ｍ／ｓ） ＣＦＤ计算推力／Ｎ

４０ ５１．３５３

５０ ３１．８６５

６０ ２３．８８６

７０ ９．２７８

表４　７０犿／狊巡航速度时犆犿犳狉与推力的关系

犜犪犫犾犲４　犚犲犾犪狋犻狅狀狊犺犻狆犫犲狋狑犲犲狀犆犿犳狉犪狀犱狋犺狉狌狊狋狑犻狋犺

７０犿／狊犮狉狌犻狊犲狏犲犾狅犮犻狋狔

犆ｍｆｒ ＣＦＤ计算推力／Ｎ

０．９４２０ １２．２３９０

０．９５３２ １５．３０９０

０．９５８７ １６．８８５０

１．０１０７ ３２．２４３６

１．０１５９ ３５．９５１８

１．０３４５ ３９．７７９０

　　表３和表４中结果都考虑了涵道风扇风阻力

影响，并非静推力结果。表３、表４数据揭露了若

要满足７０ｍ／ｓ以上速度巡航，需要增大电动机和

功率选择范围，提高涵道风扇转速，增大推力，克

服飞行器空气阻力。

图１０显示了７０ｍ／ｓ巡航速度时，通过改变

不同转速，巡航时内外流耦合效应与涵道风扇推

力系数关系。结果表明犆ｍｆｒ与推力系数正相关。

图１０　７０ｍ／ｓ巡航速度时犆ｍｆｒ犆ｔ的关系（犆ｍｆｒ≈１）

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ犆ｍｆｒ犆ｔｕｎｄｅｒｔｈｅ

ｃｒｕｉｓｅｖｅｌｏｃｉｔｙ７０ｍ／ｓ（犆ｍｆｒ≈１）

３．２．１　内外流耦合效应对不同状态涵道风扇

部件推力影响分析

　　本节将着重考察犆ｍｆｒ＞１（爬升）、犆ｍｆｒ≈１（巡

航）和犆ｍｆｒ＜１三种状态，并对内外流耦合效应

（无量纲质量流量率犆ｍｆｒ）如何影响分布式涵道风

扇部件气动力展开详细探究。

图１１为不同犆ｍｆｒ与推力系数（犆ｔ）的关系图，

犆ｍｆｒ与推力系数呈现正相关。

图１１　犆ｍｆｒ犆ｔ的关系

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ犆ｍｆｒ犆ｔ

下文通过建立部件气动力与犆ｍｆｒ的关系来说

明均匀进气下各部件对涵道风扇总推力贡献为正

或负，为后续研究中采取措施减小阻力，增大推力

７９５
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提供建议。

对唇口，内外流机匣壁面范围定义如图１２、

图１３所示。唇口几何最高点犃１ 为起点，沿径向

往上到外壁面几何曲率变化分界点沿轴向的外机

匣壁面犅点为ｐａｒｔ１，犃１ 径向对应下表面犃２ 点

为起点，沿径向往下到唇口几何曲率变化分界点

犆为ｐａｒｔ２；ｐａｒｔ１、ｐａｒｔ２和图１３所示中心点

犃１犃２ 圆弧过渡段共同组成了本文后续研究讨论

中对推力贡献的唇口研究主体。

图１２　部件示意图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐａｒｔ

内流机匣轮毂壁面定义：犈点为进口导叶前

缘截面点，由于直线犆犈几乎为直线，导叶前缘点

犈沿轴向到犌 点出口截面的机匣壁面和犆犈 截面

定义为内流机匣壁面，参考垂足线犇犈与水平面

犐犎 交于犐点，犐点沿轴向到尾锥出口截面犎 点

的轮毂壁面定义为内流轮毂壁面。

外流机匣壁面定义：由于直线犅犇 几乎为直

线，因此外壁面沿轴向犅点到出口截面犉 点的壁

面定义为外流机匣壁面。

唇口定义：为后续研究过程中进一步对涵道

风扇外形进行优化设计，以降低阻力，提高推力贡

献为目的。从几何图１３中可知，唇口中心点犃

到犅、犆两点为几何变化的显著位置，但是从犅点

到外流机匣壁面的犇 点和从犆 点到进口导叶前

缘犈 点几乎为直线，犅犇 与犆犈 对推力贡献影响

变化较小。

图１３　唇口示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｌｉｐ

表５对应表３，考察不同飞行速度下，涵道风

扇在相同转速时的内外流耦合效应对分布式涵道

风扇气动力对推力影响。

由表５可知：尾锥壁面（ｔａｉｌｃｏｎｅｗａｌｌ）、外流

机匣壁面（ｅｘｔｅｒｎａｌｓｈｒｏｕｄ）在三种犆ｍｆｒ中对推力

为正贡献。而转子叶片（ｒｏｔｏｒｂｌａｄｅ）、静子叶片

（ｓｔａｔｏｒｂｌａｄｅ）则在犆ｍｆｒ＞１（爬升）、犆ｍｆｒ≈１（巡航）

中对推力为正贡献，分别对应表３中的飞行速度

为４０ｍ／ｓ、巡航速度为６０ｍ／ｓ。内流机匣（ｉｎｔｅｒ

ｎａｌｓｈｒｏｕｄ）、轮毂壁面（ｉｎｔｅｒｎａｌｈｕｂ）、进口导叶

（ｖａｎｅｂｌａｄｅ）在三种犆ｍｆｒ中对推力为负贡献。随

着犆ｍｆｒ的降低，飞行状态从爬升到巡航状态的改

变，分布式涵道风扇部件的正贡献推力减小，负贡

献阻力增加。

图１４给出了不同犆ｍｆｒ内外流耦合效应中各

个部件气动力分布柱状图。由图１４可知，外流机

匣壁面、进气锥壁面（ｉｎｌｅｔｃｏｎｅｗａｌｌ）、尾锥壁面

和转子叶片以及显示内外流耦合效应的唇口壁面

（ｌｉｐ）对推力的正或负贡献影响占据主要地位，内

流轮毂壁面、进口导叶、静子叶片对推力为次要贡

献的部件在下文将不再讨论。外流机匣壁面、进

气锥壁面、尾锥壁面和转子叶片以及显示内外流

耦合效应的唇口壁面对推力的正或负贡献影响占

据主要地位中，唇口壁面和转子叶片气动力随着

犆ｍｆｒ变化明显。进气锥、尾锥和外流机匣壁面随

着犆ｍｆｒ变化不明显，因此在下文也不在详细讨论。

下文将结合表５在不同犆ｍｆｒ时内外流耦合部件气

动力对推力贡献的主要影响，研究不同飞行状态

中变化剧烈的唇口和转子叶片部件气动力对推力

正负贡献展开详细分析。

表５　不同犆犿犳狉时内外流耦合部件气动力对推力贡献

犜犪犫犾犲５　犆狅狀狋狉犻犫狌狋犻狅狀狅犳犮狅犿狆狅狀犲狀狋犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊狋狅

狋犺狉狌狊狋犻狀犱犻犳犳犲狉犲狀狋犆犿犳狉犻狀狋犲狉狀犪犾／犲狓狋犲狉狀犪犾

犳犾狅狑犮狅狌狆犾犻狀犵犲犳犳犲犮狋狊

部件推力

贡献

气动力／Ｎ

犆ｍｆｒ＞１ 犆ｍｆｒ≈１ 犆ｍｆｒ＜１

外流机匣壁面 ３４６．９２３ ３４５．２５８ ３４４．２０９

进气锥壁面 －２８２．６０６ －２８３．９４５ －２８４．８０７

尾锥壁面 ３２０．１５２ ３１９．７７５ ３１９．４７８

唇口壁面 －３４２．０１４ －３４８．１８７ －３４９．２１７

内流机匣 －１．５５７ －１．８４９ －２．０６９

内流轮毂 －３６．５２９ －３６．９５１ －３７．２１５

导叶 －０．２７６ －０．２５７ －０．２５３

转子叶片 ４３．３５６ ２８．８４８ １９．３２７

静子叶片 ３．９０１ １．１９４ －０．１１３

８９５
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图１４　不同犆ｍｆｒ下内外流耦合效应中部件气动力分布

柱状图

Ｆｉｇ．１４　Ｂａｒｃｈａｒｔｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犆ｍｆｒｉｎｔｅｒｎａｌ／ｅｘｔｅｒｎａｌ

ｆｌｏｗｃｏｕｐｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓ

　　图１５为不同犆ｍｆｒ时内外流耦合效应对风扇

转子部件气动力影响。从图中可知，随着犆ｍｆｒ的

减小，转子叶片的气动力正贡献逐渐减小。图１６

为内外流耦合效应对涵道风扇唇口推力影响，从

图１６可知：随着犆ｍｆｒ减小，唇口壁面负贡献气动

力增加。

综合表５、图１４～图１６总结内外流耦合对转

子叶片和唇口推力贡献，解释三种犆ｍｆｒ下推力变

化的原因。由前文分析可知，转子和唇口壁面的

气动力对推力贡献起着主要影响。随着犆ｍｆｒ的增

大，转子气动力正贡献增加，唇口整体负贡献阻力

减小，因此推力随着犆ｍｆｒ的增加而增加。

图１５　内外流耦合效应对涵道风扇转子影响

Ｆｉｇ．１５　Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｔｅｒｎａｌ／ｅｘｔｅｒｎａｌｆｌｏｗ

ｃｏｕｐｌｉｎｇｏｎｒｏｔｏｒｏｆｄｕｃｔｅｄｆａｎ

３．２．２　不同状态下涵道风扇内外流耦合效应的

机理分析

　　为了进一步分析不同犆ｍｆｒ下内部流场对分布

图１６　内外流耦合效应对涵道风扇唇口耦合推力影响

Ｆｉｇ．１６　Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｔｅｒｎａｌ／ｅｘｔｅｒｎａｌｆｌｏｗ

ｃｏｕｐｌｉｎｇｏｎｔｈｒｕｓｔｏｆｌｉｐｏｆｄｕｃｔｅｄｆａｎ

式涵道风扇推力贡献影响，将从流体流动云图和

速度三角形来详细分析不同犆ｍｆｒ与流动影响推力

的原因。

图１７分别为不同犆ｍｆｒ涵道风扇子午流面马

图１７　不同犆ｍｆｒ下子午流面马赫数分布

Ｆｉｇ．１７　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅ

ｍｅｒｉｄｉａｎｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犆ｍｆｒ

９９５
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赫数云图。由云图整体来看，犆ｍｆｒ＞１（爬升状态）

马赫数比犆ｍｆｒ≈１（巡航状态）、犆ｍｆｒ＜１马赫数小。

气流经过转子叶片时转子叶片对气流做功。

图１８分别为不同犆ｍｆｒ下涵道风扇子午流面

静压分布云图。图１８（ａ）（犆ｍｆｒ＞１）中，流道中转

子叶片的静压比图１８（ｂ）（犆ｍｆｒ≈１）和图１８（ｃ）

（犆ｍｆｒ＜１）低。

图１８　三种不同犆ｍｆｒ下涵道风扇子午流面静压分布

Ｆｉｇ．１８　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｍｅｒｉｄｉａｎ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｄｕｃｔｅｄｆａｎｗｉｔｈｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犆ｍｆｒ

下面将分析图１９，探究不同飞行速度对内部

转子叶片气动力影响的机理。图１９中的犆１犻和

犠１犻（犻＝１，２，３）分别表示犆ｍｆｒ＞１、犆ｍｆｒ≈１和

犆ｍｆｒ＜１三种不同飞行速度下转子叶片进口的绝

对速度和相对速度，犆２犻和犠２犻（犻＝１，２，３）分别表

示犆ｍｆｒ＞１、犆ｍｆｒ≈１和犆ｍｆｒ＜１三种不同飞行速度

下转子叶片出口的绝对速度和相对速度，由于三

种飞行状态的转子转速相同，因此，三种不同飞行

状态的切线速度犝 大小相等。规定：犆２犻与犝 夹

角为α，犠２犻与犝 夹角为β。

进口导叶无预旋，气流的绝对速度方向为轴

向进气，其次本文研究对象工作于高空大气背压，

转子叶片出口气流角近似相同。气流以相对速度

犠１犻流进转子叶片，气流以相对速度犠２犻流出转子

叶片，如图１９所示：飞行速度越大，进口轴向绝对

速度越大，则根据几何关系和之前定义的假设可

知，Δ犠犝１要比 Δ犠犝２大，Δ犠犝２要比 Δ犠犝３大。增

加动叶对气体做功的途径主要有两方面：途径一

是改变转子圆周速度；途径二是改变扭速来改变

轮缘功。对于本文讨论的不同的飞行速度下，涵

道风扇转速相同，则对转子叶片加工的主要因素

为扭速的大小。根据表５和图１８的分析，犆ｍｆｒ＞１

（爬升）时转子叶片产生的轮缘功比犆ｍｆｒ≈１（巡

航）和犆ｍｆｒ＜１高，即爬升时转子叶片的气动力

大，对推力的贡献大。

图１９　速度三角形分布

Ｆｉｇ．１９　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒｉａｎｇｌｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

下面通过流场讨论唇口阻力产生原因以及唇

口阻力影响规律。图２０为三种不同工作状态唇

口相对马赫数云图分布。

由图２０可知，随着犆ｍｆｒ的减小，上下壁面的

马赫数分界点沿径向往涵道风扇下游移动。

图２１为三种不同工作状态下的唇口流线分

布。图２１（ａ）为犆ｍｆｒ＞１（爬升）时的流线图，流线

００６
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图２０　三种不同犆ｍｆｒ下涵道风扇唇口马赫数分布

Ｆｉｇ．２０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｕｃｔｅｄｆａｎｓｌｉｐｓｗｉｔｈ

ｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犆ｍｆｒ

分界点在图１３定义的几何点犃１ 附近。流体流

过唇口表面，实际流入涵道风扇的流体质量流量

比理想定义的流体质量流量多，流动更加顺畅，流

体流动阻力更小。图２１（ｃ）为犆ｍｆｒ＜１时流线图，

流线分界点约在图１３定义的几何点犃２，流体流

过唇口表面，实际流入涵道风扇的流体质量流量

比理想流体质量流量少，流动堵塞更加严重，流动

不通畅，流体流动阻力更大，在逆压梯度下，这部

分并未完全被吸入涵道风扇内的低速气流溢出唇

口外，使得此时的阻力更大，对推力整体的负贡献

增加。图２１（ｂ）为犆ｍｆｒ≈１（巡航）时的流线图，流

线分界点约在图１３定义的点犃，流体流过唇口表

面，实际流入涵道风扇的流体质量流量与理想流

入流体质量流量相当，因此的流动没有图２１（ａ）

通畅，堵塞程度没有图２１（ｃ）严重，此时的涵道风

图２１　不同犆ｍｆｒ涵道风扇唇口流线分布

Ｆｉｇ．２１　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｕｃｔｅｄｆａｎｌｉｐｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犆ｍｆｒ

扇唇口阻力处于中间。

图２２为三种不同工作状态下涵道风扇唇口

静压分布云图。通过对图２２（ａ）～图２２（ｃ）的对

比，气流在唇口表面加速，静压也随之降低。

犆ｍｆｒ≈１（巡航）比犆ｍｆｒ＜１唇口前半部分静压低，

且在犆ｍｆｒ＜１产生了半圆形高静压区，对唇口前

部有比犆ｍｆｒ≈１（巡航）更大的阻力，因此犆ｍｆｒ＜１

对推力负贡献比犆ｍｆｒ≈１（巡航）大。

１０６
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图２２　三种不同犆ｍｆｒ涵道风扇唇口静压分布

Ｆｉｇ．２２　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｕｃｔｅｄｆａｎｓｌｉｐｓ

ｗｉｔｈｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犆ｍｆｒ

３．２．３　内外流耦合效应对涵道风扇的气动效率

和推进效率影响

　　图２３、图２４将分析相同风扇转速，不同飞行

速度中内外流耦合效应对分布式涵道风扇的气动

图２５　转子叶尖相对马赫数

Ｆｉｇ．２５　ＲｏｔｏｒｂｌａｄｅｔｉｐｒｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

效率（ηａ）和推进效率（ηｐ）影响。本节首先将分析

图２３气动效率与飞行状态（不同犆ｍｆｒ）的关系，如

图２３所示，随着犆ｍｆｒ的提高，气动效率先增加后

减少。本节其次将详细分析图２４推进效率与飞

行状态（不同犆ｍｆｒ）的关系。

如图２４所示，随着犆ｍｆｒ的减小，飞行速度的

增加，飞行状态从爬升到巡航的改变，推进效率先

增加后减少，针对本文研究对象，巡航状态存在最

佳的犆ｍｆｒ对应最佳的推进效率。综合图２３和图

２４最佳的推进效率所对应的飞行状态的气动效

率并不是最大。

图２５为转子叶尖９５％叶高的相对马赫数云

图２３　犆ｍｆｒηａ的关系

Ｆｉｇ．２３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ犆ｍｆｒηａ

图２４　犆ｍｆｒηｐ 的关系

Ｆｉｇ．２４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ犆ｍｆｒηｐ

２０６
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图，如图２５所示，不同飞行状态（不同犆ｍｆｒ）对应

的转子叶尖相对马赫数云图整体上并没有显著差

异。气流在尾缘附近产生尾迹低能流体，在转子叶

片吸力面表面发生微弱的边界层分离流动现象。

结合图１９速度三角形简图分析不同飞行状

态（不同犆ｍｆｒ）对气动效率影响的机理。针对本文

的研究对象而言，当涵道风扇在相同转速，不同飞

行速度状态下工作时，根据图１９可得，飞行速度

增加时，进气迎角减小。图２６为转子叶尖９５％

叶高的相对马赫数局部放大云图。图２６（ｂ）的

犆ｍｆｒ＞１时气流分离驻点约在叶片前缘中部，图

２６（ａ）的犆ｍｆｒ＜１时气流分离驻点约在叶片前缘中

部靠右。结合图１９分析，图２６（ｃ）的犆ｍｆｒ＞１时

气流分离驻点与图２６（ｂ）相比更偏向前缘中心

左点。

图２６　转子叶尖相对马赫数局部示意图

Ｆｉｇ．２６　Ｐａｒｔｉａｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｔｉｐ

ｒｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ

图２７为转子叶尖９５％叶高的单位质量静熵

云图，如图所示，不同飞行状态（不同犆ｍｆｒ）对应的

转子叶尖熵损失云图整体上并没有显著差异。结

合式（４）、图１９、图２３、图２５、图２６、图２７分析：图

２７（ｂ）的犆ｍｆｒ＞１时的气动效率最高，此时在转子

叶片高熵区范围最小，图２７（ａ）和图２７（ｃ）的犆ｍｆｒ

的气动效率比图２７（ｂ）对应的犆ｍｆｒ＞１的气动效

率低，从图２７可知，图２７（ｃ）对比图２７（ｂ）对应的

犆ｍｆｒ时，在转子叶片吸力面壁面有红色高熵损失

区域，吸力面的损失范围比图２７（ｂ）大。除了在

转子叶片吸力面附近有红色高熵损失区域外，图

２７（ａ）比图２７（ｂ）对应的犆ｍｆｒ时在转子叶片的压力

面也同时有红色高熵损失区。因此对于本文的研

究对象而言，气流分离驻点偏向前缘中心点左侧、

右侧时都会产生气动损失，使气动效率降低。存

在一个最佳的气流分离驻点，此时的气动效率

最高。

狊＝犮狆ｌｎ（犜／犜ｒｅｆ）－犚ｌｎ（狆／狆ｒｅｆ） （４）

式中狊为单位质量静熵，犮狆 为比定压热容，犜为温

度，狆 为压力，犚 为气体常数，下标ｒｅｆ表示参

考值。

应用式（４）进行推进效率的计算。

ηｐ＝
犉ｔ犞∞

犘ｅｆｆ
（５）

式中犘ｅｆｆ是有效功率，ηｐ是推进效率。

结合式（４）、式（５）分析，如图２０、图２１、图２２

所示，飞行速度增加（犆ｍｆｒ降低），唇口驻点下移，

如图２０唇口马赫数云图中的红圈标识所示：

犆ｍｆｒ＞１时在唇口下壁面有浅蓝色的低马赫数区

域，犆ｍｆｒ＜１时在唇口上壁面有浅蓝色低马赫数区

域。唇口壁面流体发生分离，产生摩擦阻力，同

３０６
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图２７　转子叶尖单位质量静熵局部示意图

Ｆｉｇ．２７　Ｐａｒｔｉａｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｔｉｐ

ｓｐｅｃｉｆｉｃｓｔａｔｉｃｅｎｔｒｏｐｙ

时，亚声速流体在唇口的凹表面减速增压，凸表面

加速降压，产生压差阻力。压差阻力和流体摩擦

阻力共同作用影响涵道风扇唇口推力。结合图

２４、图２８综合分析：图２４中在犆ｍｆｒ≈１时的推进

效率最高，在犆ｍｆｒ＞１时和犆ｍｆｒ＜１时推进效率比

犆ｍｆｒ≈１时低。如图２８，在犆ｍｆｒ≈１时，气流在唇

口处并没有产生明显的高单位质量静熵损失区

图２８　不同犆ｍｆｒ涵道风扇唇口单位质量静熵分布

Ｆｉｇ．２８　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｓｔａｔｉｃｅｎｔｒｏｐｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｉｐｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ犆ｍｆｒ

域，在犆ｍｆｒ＞１和犆ｍｆｒ＜１时，分别在唇口下表面

和上表面产生高单位质量静熵损失红色区域。对

于本文研究的涵道风扇对象而言，摩擦阻力和压

差阻力的大小共同作用唇口，阻力产生损失影响

推力，损失消耗更多有效功率。

４　结　论

１）随着犆ｍｆｒ的降低，飞行状态从爬升到巡航

的改变，涵道风扇部件的气动力正贡献减小，负贡

献阻力增加。外流机匣壁面和尾锥壁面在三种

犆ｍｆｒ中对推力为正贡献。转子叶片、静子叶片则

在犆ｍｆｒ＞１（爬升）、犆ｍｆｒ≈１（巡航）中对推力为正贡

献。内流机匣、轮毂壁面、进气锥壁面和进口导叶

在三种犆ｍｆｒ中对推力为负贡献。

２）随着来流速度（犆ｍｆｒ）升高，飞行状态从爬

升到巡航的改变。随着犆ｍｆｒ的增加，推力系数增

加。内外流耦合效应中不同犆ｍｆｒ下影响推力变化

的决定部件为转子叶片和进口唇口壁面。随着

犆ｍｆｒ的增大，转子气动力正贡献增加，唇口整体负

贡献阻力减小，推力随着犆ｍｆｒ的增加而增加。

３）涵道风扇的气动效率与推进效率都存在

峰值，但影响因素不同，峰值所对应的飞行状态

（犆ｍｆｒ）也不同。气动效率受风扇转子叶片气流在

前缘分离驻点位置影响，不同的犆ｍｆｒ使得风扇转

子叶片的气流分离驻点位置发生改变。气流分离

驻点偏向前缘中心点左侧、右侧时都会产生气动

损失，使气动效率降低。存在一个最佳的气流分

离驻点，此时的气动效率最高。而推进效率则与

唇口受到的阻力密切相关，随着犆ｍｆｒ的变化，实际

流入涵道风扇的流体质量流量与理想流体质量流

量不同，过大的犆ｍｆｒ在唇口下表面产生较厚的边

界层，过小的犆ｍｆｒ在唇口下表面产生较厚的边界

４０６
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层，都会使得出口处的摩擦阻力或压差阻力增加，

导致对推力负贡献程度加深，从而影响推进效率。
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