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摘　 要:以飞行器推力涵道风扇为背景ꎬ利用 ＮＡＳＡ 的涵道风扇模型和实验数据进行数值计算与验证ꎻ利用自编代码求

解设计要求的涵道风扇在悬停状态下总体性能参数ꎻ采用叶素理论对风扇叶片进行设计ꎬ根据初始模型的数值结果对

涵道风扇各个关键部件进行优化ꎬ得到一种新型的涵道外形截面ꎮ 结果表明:涵道唇口导圆半径的增大会降低唇口处

的分离ꎬ从而增大风扇进出口流量ꎻ小桨叶 ６０％~１００％处的出口安装角ꎬ增大了涵道风扇的出口轴向速度ꎮ 两个部件的

优化共同提升了涵道风扇的升力ꎬ达到设计指标要求ꎮ
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０　 引言

如今能够适用于复杂环境的垂直起降飞行器

成为了备受关注的焦点之一[１－２]ꎮ 涵道风扇系统

实际上是将产生升力的各部件环扩于涵道内ꎬ能
够使无人机有垂直起降和悬停的功能ꎬ这样的设

计可以抑制风扇叶尖涡从而增加升力ꎮ 涵道风扇

系统气动效率高ꎬ结构紧凑ꎬ安全性能好ꎬ被广泛

应用于飞行器设计之中ꎮ 但由于涵道与风扇叶片

之间的相互作用使涵道风扇气动环境十分复杂ꎮ
国外对涵道风扇式的飞行器研究已经做了很多工

作ꎬ同时研制出了一些较为成熟的涵道风扇式飞

行器ꎬ国内的涵道风扇设计理论和实践上还处于

较为落后的阶段ꎮ
传统的涵道风扇气动设计通常采用叶素动量

理论、升力线模型和面元法等快速方法ꎮ １９ 世纪

ＲＡＮＫＩＮＥ 和 ＦＲＯＵＤＥ 提出了动量理论[３]ꎮ ２００５
年ꎬ李建波等[４]研究了涵道风扇的空气动力学特

性ꎬ对涵道风扇气动特性的计算方法进行了实验

验证ꎮ ２０１３ 年ꎬ高永卫等[５] 提出了一种在初步阶

段快速设计涵道螺旋桨的简便方案ꎬ通过风洞试

验验 证 了 其 设 计 方 法 的 可 行 性ꎮ 国 外 的

ＣＯＮＥＹ[６]采用升力线模型提出了一种新的涵道

风扇桨叶设计方法ꎮ ＥＰＰＳ[７－８] 在 ＣＯＮＥＹ 的研究

基础上ꎬ提出了一种鲁棒性更好的尾涡模型ꎬ并应

用于 ＯｐｅｎＰｒｏｐ[９] 涵道风扇设计软件中ꎮ 西北工

业大学的王海童等[１０] 基于面元法提出了一种进

气道内流动的快速数值预测手段ꎮ 郭嘉豪等[１１]

利用 ＣＦＤ 计算对基于叶素动量理论的对转桨叶

快速设计方法进行了修正ꎬ这种设计方法有较好

的适应性和鲁棒性ꎮ 李晓华等[１２] 对涵道风扇外

形参数的影响进行了研究ꎬ对唇口外形、扩张角和
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涵道高度等因素的影响进行了详细研究ꎮ 叶坤

等[１３]在动量源法的基础上对涵道外形进行了优

化设计ꎬ分析了涵道拉力产生的原因ꎮ 丛伟[１４] 详

细研究了涵道风扇的桨叶总距角、涵道迎角等参

数ꎬ初步给出各参数影响涵道风扇的规律ꎮ 尽管

目前国内对于涵道风扇的设计以及研究有十分丰

富的研究成果ꎬ而对于高海拔条件下涵道风扇研

究内容却很少ꎮ 由于高海拔地区空气密度低ꎬ因
此无人机动力系统在高海拔地区的推力会明显降

低ꎬ而在涵道风扇现有尺寸和质量限制要求下ꎬ要
保证在实际应用过程中功耗小ꎬ同时产生较大推

力ꎬ需要对涵道风扇的关键部件进行优化设计ꎬ以
达到设计要求ꎮ 因此本文在基于叶素动量理论的

基础上对高海拔条件下涵道风扇进行了气动设计

研究ꎮ

１　 研究对象及数值方法介绍

１.１ 研究对象

美国 ＮＡＳＡ 研究中心的 ＧＲＵＮＷＡＬＤ[１５] 对涵

道风扇进行了风洞试验ꎬ试验提供了详细的试验

数据ꎬ可以用于验证计算方法的正确性ꎮ 图 １ 为

ＮＡＳＡ 几何模型示意图ꎬ表 １ 为模型基本参数ꎮ
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图 １　 ＮＡＳＡ 涵道风扇模型几何模型示意图

表 １　 涵道风扇几何参数 单位:ｍｍ　

几何参数 数值

涵道最大外径 ４６４

涵道出口直径 ４２９

涵道弦长 ２６２

风扇直径 ３８１

轮毂直径 １０９

１.２　 网格划分与数值计算

在进行数值计算时将风扇部件简化为浆盘ꎬ
用薄圆柱代替ꎬ其涵道模型如图 ２ 所示ꎮ 涵道风

扇模型计算域网格为混合网格ꎬ转子区域采用结

构网格ꎬ涵道以及远场区域采用非结构网格ꎬ网格

量总数在 ２００ 万左右ꎬ网格的划分如图 ３、图 ４
所示ꎮ

图 ２　 涵道风扇简化模型

　 　

图 ３　 涵道风扇网格划分

图 ４　 涵道风扇 ｙ－ｚ 平面网格划分

算例利用 ＣＦＸ 进行计算边界条件设置ꎬ计算

域外部设置为大气环境ꎬ出口设置为压力出口ꎮ
这样设置可以模拟风扇迎角变化时的环境条件ꎮ
ＣＦＤ 计算采用 ｋ－ｅ 湍流模型ꎬ涵道和浆毂都设置

为固壁边界ꎬ满足无滑移条件ꎮ

１.３　 数值结果对比

图 ５ 为涵道风扇推力系数计算的结果并与

ＮＡＳＡ 实验结果进行对比ꎮ 从图中可以看出结果

拟合较好ꎬ因此后续涵道风扇计算可以使用这一

种计算方法ꎮ
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图 ５　 涵道风扇推力系数随迎角变化图

２　 涵道风扇设计方法

２.１　 总体参数选取

利用自编代码程序计算几何要求下的风扇总
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体参数ꎬ在得知风扇工作大气高度的情况下求得

６ ０００ ｍ高空的环境总压Ｐ∗
０ 、总温Ｔ∗

０ 以及气体常数

Ｒꎬ在风扇几何尺寸、转矩和功率已知的情况下ꎬ预
估风扇效率ꎬ以进流量收敛为判断依据ꎬ求出风扇

进口温度以及马赫数ꎬ迭代方程如下:

Ｔ∗
ｆａｎ ＝

Ｗｆａｎ

Ｇ×Ｃｐ
＋Ｔ∗

０ (１)

Ｐｒ ＝
Ｔ∗

ｆａｎ

Ｔ∗
０

－１
æ

è
ç

ö

ø
÷ ×η＋１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

３.５

(２)

Ｍａ＝ ５(Ｐ１ / ３.５
ｒ －１) (３)

Ｃ ｔｅｍｐ ＝ ０.０４０ ４２×Ｐｒ×
Ｐ∗

０

Ｔ∗
ｆａｎ

×Ｍａ１×π×Ｒ２
ｆａｎ (４)

Ｅ＝
Ｇ ｔｅｍｐ－Ｇ

Ｇ
(５)

式中:Ｔ∗
ｆａｎ为风扇进口总温ꎻＷｆａｎ为风扇功率ꎻＧ 为

迭代流量值ꎻＣｐ 为比热容ꎻＰｒ 为压比ꎻＭａ 为马赫

数ꎻＧ ｔｅｍｐ为临时流量ꎻＥ 为流量残差ꎻＭａ１为关于马

赫数的矩阵函数ꎻＲ ｆａｎ为风扇半径ꎮ
在 Ｅ 小于１０５时ꎬ输出流量、马赫数等参数ꎬ再

根据所求得的流量和马赫数ꎬ求出出口总温、轴向

速度、推力、轮缘功等参数ꎬ公式如下:

Ｔｆａｎ ＝
Ｔ∗

ｆａｎ

(１＋０.２Ｍａ２)
(６)

Ｖｚ ＝Ｍａ× １.４×２８７.０６×Ｔｆａｎ (７)
Ｆ＝Ｇ×Ｖｚ (８)

Ｌｕ ＝Ｃｐ×(Ｔ∗
ｆａｎ－Ｔ∗

０ ) (９)

ＲＰＭ ＝
６０×Ｗｆａｎ

２π×Ｔｒ
(１０)

Ｖｔ ＝
ＲＰＭ

６０
×２πＲ ｆａｎ (１１)

Ｄｕ ＝
Ｌｕ

Ｖｔ
(１２)

β＝ａｒｃｔａｎ
Ｄｕ

Ｖ
æ

è
ç

ö

ø
÷ (１３)

式中:Ｔｆａｎ为风扇进口静压ꎻＶｚ 为轴向速度ꎻＦ 为推

力ꎻＬｕ 为轮缘功ꎻＲＰＭ为转速ꎻＴｒ 为转矩ꎻＶｔ 为周向

速度ꎻβ 为出口气流角ꎻＶ 为绝对速度ꎻＤｕ 为经过

旋转部件后ꎬ气体绝对速度沿圆周切线速度分量

的变化值ꎮ
以此根据已知条件可以求得风扇初步总体参

数如表 ２ 所示ꎮ

２.２　 涵道风扇设计方法

叶片设计采用叶素动量理论[３] 快速设计方

法ꎬ初始叶型的参数化是根据得到的涵道风扇总

体性能参数ꎬ假设叶片工作时轮缘功按叶高方向

线性分布ꎬ在已知转速和轮缘功分布的条件下可

以求出各叶高进出口安装角ꎬ最终设计出初始叶

型ꎬ然后根据 ＣＦＤ 计算结果的各个叶高的流线以

及相对马赫数云图进行分析ꎬ对叶型进行优化设

计ꎬ达到最终的设计目标ꎬ流程如图 ６ 所示ꎮ

表 ２　 涵道风扇总体性能参数

设计参数 数值

风扇效率 ０.９

风扇转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) ２ ５００

风扇流量 / (ｋｇ / ｓ) ４.８９

出口周向速度 / (ｍ / ｓ) ７.４２

涵道排气速度 / (ｍ / ｓ) ３１.２

理论升力 / Ｎ １５２.８５

目标升力 / Ｎ １２０
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图 ６　 风扇叶片优化设计流程图

　 　 涵道和轮毂外形由于受几何尺寸的限制ꎬ在
设计过程中需在初始模型的基础上根据流场情况

进行迭代优化ꎬ目标是使涵道唇口处分离较小ꎬ轮
毂前锥处高压区分离较小ꎬ使风扇叶片气动效率

较高ꎬ过程如图 ７ 所示ꎮ

３　 高空大推力涵道风扇设计

３.１　 设计目标

用于无人机运输的高空大推力涵道风扇的几

何尺寸和性能要求如表 ３ 所示ꎮ 其初始几何模型

和涵道轮毂截面示意图如图 ８ 和图 ９ 所示ꎮ
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图 ７　 涵道和轮毂优化设计流程图

表 ３　 高空大推力涵道风扇设计指标

项目 指标名称 数值

几何参数

涵道内径 / ｍｍ
涵道外径 / ｍｍ
涵道高度 / ｍｍ
轮毂直径 / ｍｍ

５６０
６８０
９２
１１０

性能指标

推力 / Ｎ
转速 / ( ｒ / ｍｉｎ)

功耗 / ｋＷ
海拔高度 / ｍ

１２０
２ ５００
２.８

６ ０００

图 ８　 涵道风扇初始模型

图 ９　 涵道轮毂截面示意图

　 　 桨叶叶型采用 ＮＡＣＡＥ２１１ 翼型(图 １０)和如

图 １１所示的安装角分布ꎬ其安装角是通过几轮

ＣＦＤ 仿真结果逐步优化确定下来的进出口安装角ꎮ

图 １０　 ＮＡＣＡＥ２１１ 翼型示意图
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图 １１　 桨叶安装角分布

３.２　 设计结果

在对初始涵道风扇进行数值模拟计算后ꎬ其
性能参数如表 ４ 所示ꎮ

表 ４　 初始涵道风扇性能数据

设计参数 数值

风扇效率 ０.８９２

风扇转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) ２ ５００

风扇转矩 / (Ｎｍ) ８.８３７

风扇流量 / (ｋｇ / ｓ) ４.０６

出口周向速度 / (ｍ / ｓ) ９.３５

涵道排气速度 / (ｍ / ｓ) ２７.４６

涵道风扇升力 / Ｎ １０６

　 　 因初始模型的性能参数离设计目标差距较

大ꎬ出口轴向速度和流量过小ꎬ导致涵道风扇升力

较低ꎮ 从图 １２ 中看出涵道唇口附近产生了较大

分离ꎬ气流经过涵道壁面吸入涵道内时由于涵道

进口导圆半径过小在唇口附近分离产生涡ꎬ导致

涵道风扇进口流量降低ꎬ风扇气动效率降低ꎬ涵道

风扇升力降低ꎮ 而图 １３ 中涵道风扇出口轴向速

度最大值平均值为 ２７.４６ｍ/ ｓꎬ在轮毂处轴向速度较

低ꎬ轮毂附近加功量不够ꎬ涵道壁面处还存在着分

离ꎮ 因此需要对涵道模型以及桨叶安装角进行优

化ꎬ在减少涵道唇口分离的同时增大出口轴向速度ꎮ

图 １２　 涵道截面总压及流线示意图
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图 １３　 涵道风扇出口轴向速度示意图

３.３　 优化设计

由于初始涵道截面形状导圆半径过小ꎬ气流

从外壁面流入唇口时绕过进口导圆ꎬ截面曲率过

大造成分离ꎬ因此在优化涵道模型时ꎬ扩大导圆半

径２.５ ｍｍ的同时ꎬ需增大其涵道外壁面半径ꎬ使
气流流过外壁面时曲率半径变化较小ꎬ从而使气

流不会出现较大幅度的转弯ꎬ平滑地进入风扇内

壁ꎬ同时出口扩张角减至 ０°(表 ５、图 １４、图 １５)ꎮ

表 ５　 涵道优化前后涵道截面参数对比

参数 初始模型 优化涵道

导圆半径 / ｍｍ １２.５ １５

扩张角 / (°) ５ ０

外壁面半径 / ｍｍ ３１５ ３５５

高度 / ｍｍ ９２ ９２

图 １４　 涵道优化前后截面对比

��	"E��
��"E������

����

����

����

����

����

����

�

�
(
�N
��

������� ���
�L�4

��� ���

图 １５　 涵道优化前后截面曲率变化对比

　 　 由于涵道出口平均轴向速度过小ꎬ因此为了

增大桨叶轮缘功ꎬ减小在 ６０％ ~ １００％叶高处的出

口安装角ꎬ增大 ６０％ ~ １００％叶高处的轮缘功ꎮ 安

装角分布如图 １６ 所示ꎮ
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图 １６　 优化前后桨叶进出口安装角对比

３.４　 优化设计结果

根据优化得到的几何模型计算ꎬ其性能数据

如表 ６ 所示ꎮ 相比于初始模型ꎬ流量和出口轴向

速度都有明显提升ꎮ

表 ６　 涵道风扇优化后性能数据

设计参数 数值

风扇效率 ０.８９

风扇转速 / ( ｒ / ｍｉｎ) ２ ５００

风扇转矩 / (Ｎｍ) １０.７

风扇流量 / (ｋｇ / ｓ) ４.４９２ ３

出口周向速度 / (ｍ / ｓ) ８.９

涵道排气速度 / (ｍ / ｓ) ３０

涵道风扇升力 / Ｎ １２１

　 　 从图 １２ 和图 １７ 对比可以看出ꎬ增大涵道唇

口导圆半径和外壁面直径后在唇口处分离减小ꎬ
气流吸入时不会产生较大分离ꎬ而减小了出口扩

张角后ꎮ 从图 １３、图 １８ 中的轴向速度分布图对比

可以看出ꎬ靠近涵道壁面的出口分离减小ꎬ增大了

涵道风扇进出口流量ꎮ 同时减小涵道风扇叶片

６０％ ~１００％处的出口安装角后ꎬ从图 １３、图 １８ 对

比可以看出ꎬ相比于初始模型ꎬ改型后的出口轴向

平均速度更大ꎬ分布更为均匀ꎮ 本次优化增大了

涵道风扇的流量和出口轴向速度ꎬ推力也明显得

到提升ꎬ达到技术指标ꎮ

图 １７　 优化后涵道截面总压及流线
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图 １８　 优化后涵道风扇出口轴向速度分布

４　 结语

本文利用叶素理论设计风扇叶片ꎬ通过自编

程序得到总体参数ꎬ并利用 ＣＦＸ 进行仿真ꎬ发现

以下规律ꎮ
１)涵道的导圆半径过小时ꎬ涵道唇口会产生

分离ꎬ从而使涵道产生的拉力减小ꎬ风扇的气动效

率也会降低ꎮ
２)涵道的扩张角减小为 ０°时ꎬ出口涵道壁面

的分离减小ꎬ能提高涵道的气动效率ꎮ
３)对于风扇叶片的设计需要考虑到设计指标

的要求ꎬ在增大叶片 ６０％ ~ １００％叶高的出口安装

角后ꎬ可以提高涵道风扇平均出口轴向速度来提

升拉力ꎮ
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