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核心机驱动风扇级可变弯度导叶设计方法 *
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摘 要：为设计出适用于核心机驱动风扇级的可变弯度导叶，在基础叶型设计的基础上，采用数值

计算方法详细分析了缝隙形式以及设计点的选取对可变弯度导叶性能的影响。计算结果表明：不同的气

流转折角对应着不同的最佳基础叶型；在缝隙设计中采用Coanda型线可以有效提高泄漏流的附壁性

能，抑制缝隙后附面层的发展，提高可变弯度导叶性能；可变弯度导叶出口气流角变化范围较大，设计

点的选取对可变弯度导叶的性能有显著的影响。
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Method of Variable Camber Inlet Guide Vanes
Design on Core Driven Fan Stage

WANG Qian，HU Jun，TU Bao-feng，YAN Wei
（Nanjing University of Aeronautics and Astronautics，Jiangsu Province Key Laboratory of

Aerospace Power Systems，Nanjing 210016，China）

Abstract：In order to design the variable camber inlet guide vanes which are available for the core driven
fan stage （CDFS），the effects of the slotted shapes and design points on the performance of the variable camber
inlet guide vanes were studied by the numerical simulation based on the fundamental blade profile design. The an⁃
alyzed results show that the different flow turning angles are corresponding to the different best fundamental blade
profiles and the use of Coanda molded line in the slotted shape design can effectively enhance the wall attachment
performance of the leakage flow， suppress the development of the boundary layer behind the slotted position，
and improve the overall performance of the variable camber inlet guide vanes. Moreover，the selection of design
point has a significant effect on the performance of the variable camber inlet guide vane when the outlet flow angle
of variable camber inlet guide vane varies in a wide range.

Key words：Core drivenfan stage；Variable camber inlet guide vane；Fundamental blade profile；Coan⁃
da effect；Selection of design point

1 引 言

20世纪 40年代以来，军用涡喷 /涡扇发动机已经

发展到了第四代［1］。美国 GE公司研制的带有核心机

驱动风扇级（Core Driven Fan Stage，CDFS）的双涵道

变循环发动机是第四代发动机的典型代表之一［2～5］。

CDFS是将风扇的最后一级与高压转子相连，由核心

机驱动。CDFS 有单、双外涵两种工作模式，在单外

涵模式，流经低压风扇的所有气体都进入 CDFS，此
时 CDFS 处于高负荷状态，进口导叶全开，发动机单

位推力最高，用于飞机的加速、爬升或超声速巡航；

在双外涵模式，流经低压风扇的气体只有一部分进
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入 CDFS，另一部分气体流入外涵道，此时 CDFS处于

低负荷状态，为适应来流流量的减小，进口导叶关

小，发动机的耗油率最低，用于飞机的起飞或亚声速

巡航［2］。CDFS要在单、双外涵两种工况都能高效、可

靠地工作，单、双外涵工作模式转换要求进口导叶出

口气流角变化 35°左右，流量变化很大，而级效率变

化一般不超过 3%［6～8］。可调进口导叶分为不变弯度

和可变弯度［9，10］两种，不变弯度导叶通过调节安装角

来调节出口气流角，安装角改变的同时攻角也在改

变，而攻角变化较大时，导叶吸力面会出现大分离

区，给 CDFS整体性能带来很大的损失。可变弯度导

叶是将基础叶型从弦长的某处分开，中间留有缝隙，

前段固定，后段可旋转，在保证攻角不变的情况下，

改变出口气流角，既能有效的调节流量，又不至于过

多损害 CDFS 的性能。可变弯度进口导叶的设计是

保证 CDFS性能的关键技术之一［2］。

国内外关于可变弯度导叶的研究多是以直叶片

为基础叶型［11，12］，且侧重于可变弯度导叶对流量调

节、扩大压气机稳定工作范围能力的论证，所设计的

可变弯度导叶在小损失工作范围内能够提供的出口

气流角调节范围达不到 CDFS的要求。关于 CDFS可

变弯度导叶的设计方法，至今未见公开文献报道。

本文通过数值计算，对基础叶型设计、缝隙形式设计

以及可变弯度导叶设计点的选取进行详细的分析，

旨在设计出适用于核心机驱动风扇级的可变弯度

导叶。

2 计算模型及计算方法

本文以某 1.5 级核心机驱动风扇级的进口导叶

为研究对象，三维计算模型及计算方法详见文献

［13］。可变弯度导叶二维计算采用商用计算软件

NUMECA的 Euranus求解器求解定常 N-S方程，湍流

模型选用叶轮机械领域常用的 S-A 一方程模型，方

程离散采用二阶精度的中心差分格式。计算网格如

图 1所示，叶型表面附近以及缝隙区域网格加密，近

壁面第一层网格厚度为 1μm，叶栅栅距 t=48.4mm，叶

片弦长 b=43mm，进口段、出口段长度均为叶片弦长

的 4倍左右。进口边界条件为速度分量 Vx，Vy以及进

口总温，出口边界条件为静压，叶型表面绝热无滑

移，其中 Vx，Vy根据工况马赫数和进口气流角度给定，

进口总温 T *
inlet = 288.15K ，出口静压 poutlet = 85260Pa 。

3 设计指标的提取及基础叶型设计

3.1 可变弯度导叶设计指标

针对某 1.5级核心机驱动风扇级，分别设计了两

组导叶，加装到转子之前，使其分别满足 CDFS单、双

外涵的设计指标，两组导叶未考虑开缝，在工程上不

能实现工作状态的转换。分别提取单、双外涵设计

点工况下导叶径向平均的总压恢复系数、总压损失

系数及出口气流角，作为可变弯度导叶在单外涵和

双外涵两种工作状态下的二维设计指标，如表 1
所示。

Table 1 Two-dimensional design index of the variable

camber inlet guide vanes

Operating
mode

Single bypass
Double bypass

Total pressure
loss coefficient

0.022
0.046

Total pressure
recovery coefficient

0.997
0.993

Outlet flow
angle/(°)
3.88
37.56

3.2 基础叶型设计

核心机驱动风扇级的进口马赫数在 0.3～0.6 之

间［7，8］，在此条件下研究了叶型弯角、中弧线最大挠度

位置、最大厚度位置等参数对基础叶型性能的影

响。研究结果表明，在低亚声速条件下，对叶型性能

影响较大的参数有最大挠度位置、最大厚度位置以

及叶型弯角，最大厚度位置越靠近前缘，叶型性能越

好；最大挠度位置和叶型弯角对叶型性能的影响相

互关联，叶型弯角越大，损失和落后角随最大挠度位

置增大而增大的趋势越显著。图 2给出了最大厚度

位置在距前缘 25%弦长处，不同叶型弯角 θ、不同最

大挠度相对位置 ā 叶型的损失与气流转折角之间的

关系曲线。横坐标为气流转折角 Δβ = θ + i - δ ，其中

θ为叶型弯角，i 为攻角，δ 为落后角，叶型弯角确定

后 ，所 设 计 的 基 础 叶 型 在 相 对 较 小 的 损 失 下

（ ῶ≤0.035），气流转折角随攻角线性变化，落后角

变 化 很 小 ；纵 坐 标 为 损 失 ，用 总 压 损 失 系 数

ῶ = p*
0 - p*

1
p*

0 - p0
表征，其中 p*

0 为进口总压，p*
1 为出口总

压，p0 为进口静压。从图中可以看出，气流转折角越Fig. 1 Schematic of the computing grid
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大，对应的最小损失系数越大，利用该图可以找出不

同的气流转折角对应的损失最小的叶型。

Fig. 2 Relationship between ῶ and Δβ for profiles with

different camber angles and maximum deflection positions

4 可变弯度导叶缝隙形式设计及设计点的

选取

4.1 缝隙形式设计

缝隙形式设计的关键是缝隙型面的设计和缝隙

宽度的选择，从减少缝隙处泄漏流的角度出发，在保

证后半段可旋转到目标位置的前提下，缝隙宽度应

该 越 小 越 好 ，本 文 中 缝 隙 最 小 宽 度 约 为 弦 长 的

0.5%。开缝位置对可变弯度导叶的气流转折能力有

一定的影响，参考文献［12，13］，本文开缝位置选在

距前缘 30%弦长处。从图 2 中选择 Δβ = 20° 时损失

较小的 ā = 0.45_θ30 叶型作为设计点基础叶型，后半

段分别旋转+15°、-15°（逆时针为正），图 3（a）、（b）给

出旋转后叶栅通道内的马赫数云图及缝隙处的流线

放大图，从图 3（a）中可以看出，逆时针旋转后，缝隙

处的泄漏流从吸力面流向压力面，缝隙后压力面出

现小分离涡；从图 3（b）中可以看出，顺时针旋转后，

缝隙处的泄漏流从压力面流向吸力面，缝隙后吸力

面出现较大分离区。由此可以看出泄漏流在缝隙出

口处不贴合叶型壁面，导致缝隙后壁面附近出现低

速区甚至发生分离。为解决这一问题，在缝隙型面

设计中引入 Coanda 效应的概念［14～18］，Coanda 形式缝

隙型面光滑过渡，且和后段壁面相切，图 4给出了叶

片后段未旋转的情况下，Coanda 和普通圆弧两种缝

隙形式的对比，其中绿色型线构成 Coanda形式缝隙，

红色型线构成普通圆弧形式缝隙。缝隙设计改进后

叶栅通道内的马赫数云图及缝隙处的流线放大图如

图 3（c）、（d）所示，从图中可以看出，后段旋转+15°叶
型缝隙后压力面上的小分离涡、后段旋转-15°叶型

缝隙后吸力面上的大分离涡都基本消失了，由此可

见，依靠流体在 Coanda表面良好的附壁性能，可以使

泄漏流在缝隙出口处与叶型壁面贴合，对主流干扰

减小，且抑制了缝隙后附面层的发展。图 5给出了两

种缝隙形式可变弯度导叶的性能对比，横坐标为气

流转折角，纵坐标为总压损失系数，可以看出 Coanda

（a）α + 15°

（b）α - 15°

（c）α + 15° _Coanda

（d）α - 15° _Coanda

Fig. 3 Mach number contours and the zoomed view of

streamlines of the slotted region at the cascade passage with

the rotation ±15° of the rear section

Fig. 4 Schematic of two slotted shapes
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缝隙型面设计的叶型损失较低，尤其是在气流转折

角较大的工况下，说明 Coanda形式的缝隙型面设计

可以有效的提高可变弯度导叶的性能。下文如无特

殊说明，采用的均为 Coanda形式的缝隙型面设计。

Fig. 5 Performances of the variable camber inlet guide

vane with two kinds of slotted shapes

4.2 设计点的选取

图 6给出三种不同的设计点对可变弯度导叶性

能的影响，（1）以双外涵为设计状态，基础叶型选择

Δβ = 33° 时损失较小的 ā = 0.45_θ50 叶型；（2）以单外

涵为设计状态，基础叶型选择叶型弯角为 0°的直叶

片；（3）以中间点为设计状态，基础叶型选择 Δβ = 20°
时损失较小的 ā = 0.45_θ30 叶型。从图中可以看出，

直叶片顺时针旋转 30°后，总压损失系数超过 0.1，说
明直叶片不适用于 CDFS可变弯度导叶；而以双外涵

为设计点的 ā = 0.45_θ50 叶型，在较大的气流转折角

下损失较小，但逆时针旋转 30°后，损失略有上升，从

表 1中可以看出，CDFS对单外涵工况下可变弯度导

叶的效率要求较高，损失系数不超过 0.022，所以针对

本文算例，取中间点为设计状态应该是较好的选择。

Fig. 6 Performances of the variable camber vanes with

different design points

图 7给出后段旋转角度对可变弯度导叶正常特

性的影响，从图中可以看出，相比于后段未旋转的叶

型，后段逆时针旋转，正常特性线向右下方移动，最

小总压损失系数减小，最小总压损失系数对应的最

佳攻角增大，气流转折角减小。相似的，后段顺时针

旋转，正常特性线向左上方移动，最小总压损失系数

增大，最佳攻角减小，气流转折角增大。从图 7中还

可以看出，后段旋转+15°，在 i = -0.5° 时可以满足单

外涵的设计指标，而后段旋转-15°若要满足双外涵

的设计指标则要求 i = -7.5° 。可变弯度导叶前半段

固定，在进气角不变的前提下，可变弯度导叶的攻角

不变，所以后半段旋转±15°不能很好地满足可变弯

度导叶的设计指标要求。

Fig. 7 Normal performances of the variable camber inlet

guide vane with ±15° and 0° rotating angles of the rear

section

为使两工作状态攻角相同，将后段分别旋转+
19°、-17°，所得叶型正常特性如图 8 所示，在攻角

i = -3.40 时，可变弯度导叶的性能参数如表 2 所示，

转化到实际工况中的水平进气条件，出口气流角与

计算所得的气流转折角相等。对比表 1中的设计指

标可以看出，所设计的可变弯度导叶出口气流角和

设计指标误差仅在 1%左右，总压损失系数低于设计

指标，而总压恢复系数高于设计指标，说明所设计的

可变弯度导叶满足设计指标要求。

Table 2 Performance parameter of the variable camber

inlet guide vanes

Rotating angles
of the rear
section/(°)

+19
-17

Total pressure
loss coefficient

0.014
0.042

Total pressure
recovery
coefficient

0.999
0.996

Outlet flow
angle/(°)

3.91
37.03
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Fig. 8 Normal performances of the variable camber inlet

guide vane with -17° and +19° rotating angles of the rear

section

5 结 论

本文通过研究缝隙形式设计以及设计点的选取

对可变弯度导叶性能的影响，得到以下结论：

（1）在缝隙形式设计中采用 Coanda 型线可以有

效提高泄漏流的附壁性能，减小泄漏流对主流的干

扰，抑制缝隙后附面层的发展，从而提高可变弯度导

叶的性能；

（2）CDFS要求的可变弯度导叶出口气流角变化

范围较大，可变弯度导叶设计点的选取对性能影响

很大。在本文算例中，将设计点选在靠近两目标设

计点中间处，可以满足 CDFS对可变弯度导叶的设计

指标要求。

（3）叶型后半段逆时针旋转角度增大，叶型最佳

攻角增大，可变弯度导叶安装角的选取要综合考虑

两个工作状态的最佳攻角以及设计指标要求。
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