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摘要：针对某大涵道比风扇 /增压级外涵静子后掠降噪的优化设计目标，采用 1种

周向平均快速特性预测计算方法和 3维数值模拟软件 NUMECA，对其 100%设计转速下外

涵静子无后掠及轴向后掠 22.5毅和 30毅算例的特性曲线及流场进行了对比分析，以研究外
涵静子轴向后掠对风扇 /增压级特性及气动性能的影响规律。结果表明：一定程度的轴向

后掠角度会使静子表面静压在叶尖处增强，而根部的叶片表面静压分布更趋均匀，风扇 /

增压级的外涵气动特性在裕度上无明显恶化；但严重的后掠角度则会导致叶尖叶片表面

载荷显著增加，从而造成外涵的喘振裕度减小，进而影响整个风扇 /增压级的气动性能。
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Abstract: To meet the challenge of a high bypass ratio fan/compressor optimization design on noise reduction, using the

circumferentially-averaged method and the multi-blade-row computational techniques, the aerodynamic performance of three types with
swept bypass stator at 0毅 , 22.5毅 and 30毅 sweep angle were simulated at 100% design rotational speed, and the detailed results were
analyzed respectively and compared with results obtained from 3D numerical simulation software NUMECA. The results show that the
axial sweep degree will make the blade surface pressure of the stator static pressure increase in tip, and the blade surface static pressure
distribution of root become more uniform, then the aerodynamic performance margine of fan/compressor bypass is changed a little. But
larger sweep degree will increase blade tip surface load, decrease bypass surge margin, furthermore it affects the aerodynamic
performance of the fan/compressor bypass.
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0 引言

风扇 /增压级是涡轮风扇压气机的主要核心部

件，其性能优劣将直接影响整台发动机的工作性能[1]。

因此，风扇 /增压级设计一直是民用大涵道比涡轮风

扇发动机的关键技术[2-3]。随着近年对飞机经济性和舒

适性要求的提高，降噪成为大风扇 /增压级设计中的

关键问题。而静子叶片“后掠”设计是 1种极具吸引力

的解决方法。试验表明[4-5]，对于转子内存在前缘激波

和通道激波的风扇级,后掠静子能有效地减小激波噪

声的强度，而对于转子内无激波出现的低转速风扇

级，后掠静子也能改变气动噪声，如进气畸变噪声，转

子 -静子干涉噪声的大小。但是，在设计过程中除了

要考虑叶片的声学性能外，气动性能也是影响设计的

1个重要因素[6]。

本文根据某大涵道比风扇 /增压级外涵静子后

掠的降噪优化目标，利用周向平均方法和 3维数值模

拟软件 NUMECA对某大涵道比的风扇 /增压级外涵

静子无后掠、外涵静子轴向后掠 22.5毅及轴向后掠 30毅
后的 100%设计转速特性曲线进行对比分析，同时考
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察了外涵静子轴向后掠对静子内流场的影响，以研究

外涵静子轴向后掠对风扇 /增压级特性及气动性能

的影响规律。

1 数值计算

1.1 计算方法

叶片后掠设计是从飞机后掠翼的思路发展来的，

主要目的是当来流马赫数超声速时，减小垂直于前缘

的马赫数，从而减小前缘脱体波的损失；当槽道中激

波面与波前气流速度矢量斜交时，减小激波损失。但

后掠设计的叶片由于在叶片尖部施加了 1个弱的端

壁流使得局部气动负荷增加，尾缘处附面层变厚，通

常会造成喘振裕度减小，影响工程实用性[7]。所以，考

核外涵静子降噪后掠后对多级风扇 /增压级的全工

况下流量裕度的影响至关重要。同时，在风扇 /增压

级的外涵静子后掠降噪的优化过程中，要达到既满足

降噪又对整个风扇 /增压级气动特性不产生恶化影

响的目标，要经过多次重复的计算、设计、实验和修

正，尤其是在优化设计初期阶段，对风扇 /增压级这

种多叶片排，计算网格个数几百万甚至上千万的研究

对象来说，若每次修正均采用 3维数值模拟软件对其

全工况的气动特性进行预测不现实也没有必要，所

以，此时能够快速的预测多叶片排的风扇 /增压级的

设计点及非设计点的气动特性显得非常必要。因此，

采用自主研发的周向平均 Euler方法特性预测程序[8]

对外涵静子后掠优化处理的风扇 /增压级算例进行

了内外涵联算的快速气动性能评估，确定近设计压比

点后利用 3维数值软件 NUMECA对流场细节进行深

入考核，以便快速找到后掠的最优化设计结果。

根据声学降噪分析[9]提供的数据可以确定以声学

设计转静干涉噪声为标准的最优后掠角为 22毅~23毅。
因此，对于某大涵道比风扇 /增压级降噪优化措施是

其外涵静子沿积叠线轴向后掠 22.5毅（如图 1所示）。

为进一步了解风扇 /增压级外涵静子后掠对风扇 /增

压级特性的影响，还增加了外涵静子后掠 30毅的算例
进行分析比较。计算时，先利用周向平均方法对外涵

静子后掠优化处理的 100%设计转速算例进行了内

外涵联算的快速气动性能评估（相关数据做了无量纲

化处理），确定近设计压比点后利用 3维数值软件对

流场细节进行深入分析。

1.2 计算网格

研究表明，对于双涵道的风扇 /增压级性能计算

是不同于单涵道的轴流压气机的，决定其工作状态的

参数不仅有进口的总温、总压及总流量，还有另外 1

个重要参数———涵道比，而涵道比又同时受到进口参

数、内外涵出口背压、流道几何参数特别是分流环几

何参数的影响。

另外，在 CFD模拟过程中，通过检查计算的收敛

性对网格进行依赖性试验是十分重要的。因此，分流

环处的计算网格尺寸应受到严格控制，并应作出特别

的优化处理[10]。

文献[11]曾对分流环处 3维计算网格（如图 2所

示）的处理进行过详细研究，研究结果显示，在内、外

涵进口前增加 1个包含分流环一小部分固壁面的网

格块的网格结构能够明显的表现：气流在分流环端部

的滞止现象以及分流环形状特征对风扇 /增压级整

个流场的影响，同时与试验特性曲线的比较发现，这

种网格结构由于提高了分流环处的气流流动对背压

变化的敏感性，因此，更能真实反映风扇 /增压级内、

外涵的气动特性，尤其是对风扇 /增压级的内涵特性

曲线影响更为显著。因此，使用周向平均计算方法的

算例里，都使用了与 3维网格处理相似的网格结构，

处理细节如图 3所示。

图１ 外涵静子后掠角

（a）分流环网格块 （b）分流环网格块位置细节

图 2 风扇 /增压级 3维计算网格
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（a）分流环网格块 （b）分流环网格块位置细节

图 3 风扇 /增压级 2维计算网格

1.3 风扇 /增压级特性曲线的计算方法

风扇 /增压级的特性曲线与单涵道风扇特性曲

线不同，具有内、外涵 2组特性曲线，一般测试风扇 /

增压级特性的试验方法是：

（1）内涵特性。将外涵节气门固定在工作压比点

附近，调节内涵节气门，当状态点稳定后，采集并处理

数据，得到内涵特性。

（2）外涵特性。将内涵节气门固定在工作压比点

附近，调节外涵节气门，当状态点稳定后，采集并处理

数据，得到外涵特性。

为了和试验结果进行有效地比较，在对风扇增压

级进行特性计算时也采用与试验方法相似的手段，具

体的计算过程为：

（1）内涵特性。将外涵背压固定在设计压比点附

近，改变内涵背压进行计算，得到内涵特性曲线。

（2）外涵特性。将内涵背压固定在设计压比点附

近，改变外涵背压进行计算，得到外涵特性曲线。

2 计算结果及分析

在风扇 /增压级 100%设计转速下，外涵静子后

掠不同角度时内涵特性曲线（无量纲化）的对比如图

4所示。文献[8,12]使用周向平均方法程序对某风扇 /

增压级原型 100%、96%、88%、80%设计转速下的内、

外涵特性进行了数值模拟研究，并与试验和 3维数值

模拟结果进行了对比分析，研究发现，相对于 3维数

值模拟软件，周向平均方法程序计算得到的结果裕度

普遍偏大，这与程序中引入的叶片损失模化形式和选

取的稳定边界判定方法有着必然的联系[8,12]，但是，在

相同的计算工具下，内涵效率和压比特性曲线几乎不

受外涵静子后掠角度的影响，因此，着重研究了后掠

对风扇 /增压级外涵气动特性的影响。

外涵静子不同后掠角下风扇 /增压级在 100%设

计转速下的外涵特性曲线（无量纲化）的对比如图 5

所示，从图中可见，尽管周向平均方法与 NUMECA３

维数值模拟软件相比计算的效率偏高且压力偏大，但

在同一计算工具下，各后掠角的外涵压比曲线相当接

近，在后掠角 自由 0毅增至 30毅的过程中，风扇 /增压级

外涵裕度没有出现明显的减小，甚至在后掠角 自=22.5毅

图 4 不同后掠角下风扇 /增压级的内涵特性曲线对比

图 5 不同后掠角下风扇 /增压级的外涵特性曲线对比
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图 8 不同后掠角外涵静子

总压恢复系数

图 7 不同后掠角外涵近设计压比状态出口特性参数分布

时，裕度有提高趋势，且其最高效率点略微大于 自=0毅时
风扇 /增压级最高效率点的效率。而当 自=30毅时最高外
涵效率与 自=0毅时最高外涵效率几乎没有差别。
在外涵近设计压比工况下，外涵静子不同后掠角

风扇 /增压级周向平均面相对马赫数等值线分布情

况对比如图 6所示，从图中对比可见，外涵静子的后

掠对外涵静子前后以及风扇 /增压级整体的周向平

均面的相对马赫数分布并没有产生非常明显的影响。

但是外涵静子叶尖和叶根部分流场性能由于静子的

后掠还是发生了变化。

不同后掠角外涵近设计压比状态出口特性参数

分布如图 7所示，从图中可见，在外涵近设计压比工

况下，外涵出口的总压，总温和效率参数从根到尖的

分布情况，强烈的后掠使得外涵静子近设计压比状态

点出口叶尖部分的总压上升而根部总压有所下降，从

而引起了外涵出口效率参数沿相对叶高分布的变化。

各掠角下外涵近设计压比状态点通道出口的总

压恢复系数如图 8所示，从

图中可见，在一定的后掠角

的范围内，外涵的总压恢复

系数并不会降低。而在后掠

角超出某个范围后，外涵的

总压恢复系数开始有明显

迅速降低的趋势。

为了深入考察后掠对外涵静子周围流场细节的

影响，借助 3维数值模拟软件 NUMECA的帮助，对风

扇 /增压级 100%设计转速内、外涵同时处于近设计

压比条件下的工况状态进行了 3维流场的数值模拟。

风扇 /增压级外涵静子无轴向掠角（自=0毅），后掠
22.5毅以及后掠 30毅在近设计压比状态时吸、压力面静
压沿相对叶展的分布如图 9所示，曲线根据相对于轴

向弦长 50％位置上的静压沿相对叶展方向连接而

成。从图中可见，静子通道中部，靠近吸力面一侧形成

了“ε”形的展向静压分布。与无后掠叶片相比，叶片

后掠对压力面静压沿叶型表面的基本分布规律没有

剧烈的影响。但是，外涵静子叶片后掠以后使得吸力

面静压沿展向的分布规律发生了明显的变化。在叶尖

部分静压显著增加，叶根略微减弱，特别是在 自=30毅
时叶尖静压增强非常明显。这样会使低能气流在压差

力的作用下不断向通道根部聚集，导致根部损失增

加、从而降低外涵效率。因此，在进行风扇 /增压级外
图 6 不同后掠角风扇 /增压级周向平均面相对

马赫数等值线分布

（a）后掠角 0°

（b）后掠角 22.5°

（c）后掠角 30°

图 9 不同后掠角外涵静子叶片表面静压沿叶展分布
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涵静子叶片的后期设计及降噪优化的工作过程中，在

考虑静子叶片后掠已达到降噪要求的前提下，应尽量

选择合适的后掠角度，以保证风扇 /增压级的外涵效

率不受到影响。

在近设计压比状态下外涵静子叶根、叶中和叶尖

3个跨叶片平面上，叶片尾缘主流速度沿周向相对尺

寸由吸力面到压力面的分布情况如图 10所示，从图

中可见，叶片的轴向后掠对叶中附近的流动状态影响

并不大，而对于叶跟和叶尖部分产生了一定的影响，

后掠静叶片提高了叶片根、尖部尾缘的主流速度，改

善了局部流场的气动特性。

风扇 /增压级外涵静子在不同后掠角的情况下，

根、尖叶片表面静压沿流向的分布规律如图 11所示，

从图中可以看出，相对于无后掠叶片，后掠叶片使叶

片根部叶型上的载荷分布趋于均匀化，而进口段的逆

压梯度大大减小，从而控制了边界层在此处的发展以

及分离的发生，使叶片端壁附近的气动性能有所改

善，而在叶尖部分，后掠不仅加剧了叶型载荷分布的

不均匀性，还增强了逆压梯度，导致该部分的气动性

能恶化。

3 结论

在对某大涵道比风扇 /增压级 100%设计转速下

的特性及周向平均面流场特征的分析和研究的基础

上，对风扇 /增压级外涵静子进行了后掠优化的研

究，通过开发的周向平均方法程序以及 3维数值模拟

软件对外涵静子后掠的风扇 /增压级的气动特性联

合模拟研究发现，外涵静子后掠一定角度，对风扇 /

增压级内涵气动特性影响非常有限；但对外涵来说，

一定程度的轴向后掠角度会使外涵静子通道中吸力

面形成的“着”型展向静压分布规律发生明显变化，在
叶尖处静压增强，叶根处则略有减弱；同时，外涵静叶

适度后掠使根部的叶片表面静压分布更趋均匀，叶尖

和叶根尾缘部分周向流动状态有一定的改善，外涵出

口参数沿叶高的分布情况产生变化，但风扇 /增压级

的整体外涵气动特性并没有受到严重不良影响，裕度

没有明显减小；当然，严重的后掠角度还是会导致叶

尖叶片表面载荷分布的恶化，从而影响外涵的整个气

动性能。因此，在进行外涵静叶设计和后掠优化过程

中，选择合适的后掠角度可以保证风扇 /增压级外涵

的气动特性不受影响，甚至产生改善。
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