
2024 年 3 月
第 45 卷  第 3 期

Mar. 2024

Vol.45 No.3
推　进　技　术

JOURNAL OF PROPULSION TECHNOLOGY

2209009-1

电推进涵道风扇气动快速求解方法及性能分析研究 *
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摘 要：随着绿色航空发展，为了能在设计阶段快速获得涵道风扇气动性能参数和非定常流场特

征，有必要开发一种高效的数值求解方法。基于小型电推进风扇内流弱可压和尾迹耗散特性，本文将转

子和涵道的面元与尾迹涡粒子耦合，使用面元法求解固壁流场，使用涡量输运方程求解远场尾迹传播特

征，克服了有限体积法尾迹耗散快的问题。研究表明，本文发展的面元-涡粒子耦合方法对涵道风扇叶

表压力与有限体积法趋势一致，整体推力误差为7.83%，能满足工程快速预测需求。本文发展的高效非

定常计算方法的尾迹计算数值耗散低，能揭示更为复杂的非定常流动现象，仿真结果显示风扇涵道对尾

迹发展有明显约束，而当尾迹传播至外部时，涡量呈现出明显的收缩和对称分布特征。在计算效率方

面，本文发展的耦合方法非定常计算效率高，计算相同非定常时间步耗时仅为有限体积法的 1/6，具有

潜在的涵道动力非定常设计应用价值。
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1 引 言

全球航空飞行器数量的日益增长对飞行器高效

低噪声设计的要求越来越高，美国航空航天局和欧

盟分别在飞机的高效、节能、低噪声等方面提出了更

高 的 要 求［1］。 电 推 进 系 统 对 电 能 的 利 用 率 超 过

70%［2］，其高气动效率可以满足节能和降噪的需求，

但电推进新概念气动布局对动力装置的仿真也带来

了新的挑战，如飞行器中多个涵道风扇推进单元及

动力-机身耦合作用。对于此类非定常问题，优化设

计的计算成本更大［3］。因此，在新概念飞行器推进系

统非定常性能设计中，发展高效快速而非经验模型

的数值计算方法具有重要意义。

面元法使用 Green 函数将势函数拉普拉斯方程

求解转化为有固壁影响的空间势流场求解，是目前

计算精度最高的势流方法［4］。刘业宝［5］使用面元法

对水下螺旋桨的流动和声学特性进行评估，证实使

用面元法能实现流动性能的快速预测，但预设几何

形状的尾迹面元与叶尖涡实际发展状态有差别。

Kinnas 等［6］发展出自适应尾迹面元算法，进一步提高

了面元法预测精度，但同时也提高了计算成本。

为了避免使用耗时较长的自适应面元尾迹模

型，王红波等［7］使用涡粒子法模拟螺旋桨尾迹，并分

析旋转的涡粒子尾迹与机翼的干涉作用，结果表明

使用涡粒子模型可以准确模拟出尾迹滑流作用。谭

剑锋等［8］使用面元-涡粒子法对直升机悬停和前飞工

况中的非定常气动特性进行模拟，获得了明显的叶

梢、叶根涡，证实使用涡粒子法能获得准确的尾迹发

展规律。胡昊等［9］使用面元-涡粒子法对风力机气动

特性进行计算，并将不同叶高处的压力分布、推力、

扭矩和实验测试结果对比，结果表明使用面元-涡粒

子法可以实现对螺旋桨气动性能的高效预测。

国外研究方面，Baltazar等［10］曾使用面元-涡粒子

法预测导管螺旋桨性能，发现尾涡仿真准确与否对

性能的预测精度极为重要，其研究表明有厚度的尾

迹模型比无厚度尾迹模型更接近真实尾迹。Willis
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等［11］使用面元-涡粒子混合方法对翼身振动问题进

行求解并获得准确结果，并对不规则形状面元的坐

标变换和基于八叉树的涡粒子加速算法进行详细论

述。Chatelain 等［12］使用 1010 量级的涡粒子对翼尖涡

进行模拟，发现涡粒子能准确模拟叶尖涡结构，但是

涡粒子计算量随粒子数量以平方数量级增长，消耗

大量计算资源。

除此之外，Opoku 等［13］开发非定常面元-涡粒子

仿真平台 GENUVP，将该平台分别与 FW-H 方法结合

实现空气螺旋桨气动噪声的高效预测，与结构强度

组件结合实现机翼的气动弹性问题求解。王超等［14］

使用面元法和叶尖涡流噪声模型，分别预测 3 叶、

4 叶、5 叶螺旋桨的水动力特性和噪声，结果证实预测

结果与实验结果符合良好。上述工作证明面元-涡

粒子法可以为声学和气动弹性问题快速提供非定常

气动参数输入，其工程应用效益值得进一步研究。

在过去工作中，面元-涡粒子法被广泛用于飞

翼、开式螺旋桨的气动性能预测，将其用于内流仿真

时，涡粒子与面元干涉问题会引起求解不稳定或计

算误差，有必要探究对该方法在涵道风扇仿真中的

适用性。

本文将边界单元法与涡粒子法耦合，以某型涵

道风扇为研究对象，评估使用该混合方法进行非定

常气动计算方面的效能，并结合该风扇的气动仿真

结果分析涵道风扇流场特征和该方法的工程实用

价值。

2 理论方法

在理论方法部分将论述面元法和涡粒子法的原

理，详细讨论面元法和涡粒子法的耦合过程。除此之

外，该部分也对面元离散方法、面元-面元、面元-涡粒

子、涡粒子-涡粒子间诱导作用的处理方法作出阐释。

2.1 面元法

面元法以流体连续性假设和空间势函数为基

础，使用格林函数求解三维速度势函数的拉普拉斯

方程，将三维空间流场求解降为二维面元势流强度

求解。其中，速度势函数的拉普拉斯方程为

∇2φ = 0 （1）
引入 Green 函数求解方程（1），对固壁上 P，Q两

点间有势函数方程为
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使用偶极子和源等势流单元表示速度势，从式

（2）得到式（4），其中 ϕ代表速度势函数，n为曲面法

向量，w 代表尾迹，u 和 l 分别代表尾迹的上、下表

面，即

4πEϕ ( )P = ∬
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[ ϕ ( )Q ∂
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+ ( )V 0·nQ 1
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] dS +

Δϕ ( )Qw
∂
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Δφ (Qw ) = φ (Qwu ) - φ (Qwl) （5）
势流单元间距较小时，诱导速度计算容易出现

奇异，导致计算不准确甚至发散。在涵道风扇中，叶

片和涵道风扇的面元、叶尖、叶根脱落涡粒子与涵道

风扇面元之间极易产生面元-面元、涡粒子-面元的

穿透，这种奇异单元穿透带来的数值计算不稳定是

面元-涡粒子法用于内流仿真的问题之一。

为了平衡诱导速度的计算精度和计算稳定性，

如图 1 所示，在式（6）中引入涡丝半径 r，r比 h低 1 个

数量级，能改善数值计算奇异性，并且不影响诱导速

度计算精度。
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如式（6）所示，R1是涡线段起点和场点之间的空

间向量，R2是涡线段终点和场点之间的空间向量，R0
是涡线段起点和终点间的空间向量，h是场点和涡线

段之间的垂直距离。

Fig. 1　Panel and equivalent vortex filament
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某型涵道风扇的设计参数如表 1 所示，几何示意

图如图 2 所示。

在将叶片几何离散为面元时，把尾缘处理成尖

尾缘，并适当增大前尾缘面元密度和涵道风扇唇口

处面元密度。在处理叶顶间隙时，由于转子叶片与

涵道的间隙为 0.5 mm，选择叶尖面元与涵道面元间

隙为 0.5 mm。

2.2 涡粒子法

涡粒子法是一种无网格的涡方法，基于不可压

Navier-Stokes 方程，对速度取散度后可以得到涡量输

运方程，其中 v和 ω分别代表速度和涡量，即

dω
dt = ω·∇v + v·∇2ω （7）

将空间中的涡量使用涡粒子离散，设第 i个涡粒

子的强度和位置分别为 α i和 xi，则涡量场可以离散为

ω ( x,t) = ∑
i = 1

N

ξσ( x - x i) α i （8）
式中涡粒子强度 α用涡量和体积代替，这里的 ξσ是使

涡量光滑分布的磨光算子，也可以称作涡粒子的光

滑核函数，在目前的计算中大多使用高斯形式的核

函数［15］为

ξσ = 1
σ3( )2π 3/2 e- ρ2

2 （9）
涡粒子法把粒子发展和旋涡拉伸、粘性耗散求

解过程分成位置变化和涡强变化两部分迭代进行，N p
代表粒子数量，即

dxj
dt = ∑

i = 1
i ≠ j

Np

K ( )ρ ( x j - x i) × α i( t) （10）

dα j

dt = α j·∑
i = 1
i ≠ j

NP ∇K ( )ρ ( )x j - x i × α i( )t +

2V
σ2 ∑

i = 1
i ≠ j

NP ( )vjα i - viα j ξσ( )x j - x i

（11）

式（10）中 ρ = || x - x j /σ是无量纲长度参数，K ( )ρ 是

用于计算诱导速度的核函数，并且有

G ( )ρ = 1
4πρ erf ( )ρ

2 （12）
其中

erf ( s ) = 2 ∫0

s e-υ2 dυ
π （13）

本文中使用四阶 Runge-Kutta 算法求解式（10）
和式（11）。求解涡量输运方程时，为了保证求解收

敛，需要满足的充分条件之一是重叠条件［16］，让任意

两个相邻涡粒子半径间有交叉。这里使用不变涡核

半径，设置重叠系数 Cσ 为 1.2，保证涡粒子传播过程

中不会因为涡量传递计算奇异而导致求解发散。

使用光滑核函数能确定空间中涡量的分布情

况，所以核函数的类型会显著影响数值计算精度。

根据矩特性判断光滑核函数的精度，如图 3 所示，

找到满足精度的核函数，表 2 中 r代表核函数精度，R

代表涡诱导距离。r阶精度的光滑核函数有如图 3 所

示特征［17］。

如前所述，这里使用具有二阶精度的高斯分布

函数 ξσ 保证数值计算的准确性，该函数可以实现涡

量集中并且降低计算成本。

为了比较面元-涡粒子法（Panel-Vortex Particle 
Method，PVM）和面元法的计算精度，接下来结合不同

攻角下 NACA0012 标准翼型试验数据做分析。

Table 1 Geometry parameters of duct fan

Parameter
Blade number

Outer diameter radius/mm
Inner diameter radius/mm

Blade tip/mm
Design rotating speed/（r/min）

Value
5

77
19
0.5

8000

Fig. 2　Panel discretization and geometry properties of 

duct fan
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如图 4，对比不同攻角下面元法、面元-涡粒子

法、试验的压力系数，可以发现：

（1）来流攻角小于等于 10°时，面元-涡粒子法和

面元法的计算结果均能与试验数据符合良好。

（2）来流攻角为 15°时，在吸力面前缘位置，面元

法求出的压力系数突降至-10，而面元-涡粒子法的

压力系数与实验结果符合更好，最大误差不超过 8%。

与试验数据对比，证实当来流攻角小于 10°时，

面元-涡粒子法和面元法均能准确预测标准翼型表面

压力系数；当来流攻角增至 15°时，面元-涡粒子法比

面元法的计算误差更小。说明本文开发的面元-涡粒

子法能用于较大攻角下叶片气动性能的快速预测。

2.3 面元法和涡粒子法耦合过程

为了获得准确的尾迹传播过程，使用自由发

展 的 涡 粒 子 尾 迹 模 型 ，模 拟 涡 量 的 自 由 传 播 过

程［17］，即

∇·∬
S
μ

∂G
∂n dS = -∇·∬

S
GγdS - ∇·∮

C
Gγdx （14）

式（14）中 μ和 γ分别代表面元偶极子强度和涡强分

布密度，n为曲面法向量。根据式（14）方法，把尾迹

面元的四条边转化为涡丝，将涡丝中点等效为涡粒

子的空间位置，涡丝的强度等效为涡粒子强度。为

了更好满足 Kutta 条件，添加一列缓冲尾迹面元，作为

面元法和涡粒子法的过渡。将第一列面元外侧的边

等效为涡线（红色线段），其余三条边转化为涡粒子，

使之同时满足固壁面元和尾迹涡粒子的涡量守恒，

转化过程如图 5。

Table 2 Commonly used smooth function and 

corresponding Green function

Type
Fun1
r=0

Fun2
r=2

Fun3
r=4

4πξ (R )
3

(R2 + 1) 5/2

( )2
π

1/2
e-R2 /2

( )2
π

1/2( )5
2 - R2

2 e-R2 /2

4πG (R )
1

(R2 + 1) 1/2

1
R

erf ( )R
21/2

1
R ( )erf ( )R

21/2 + R
(2π ) 1/2 e-R2 /2

Fig. 3　Kernel and Green functions

Fig. 4　Comparison of pressure coefficient under situations 

with different attack angle[18]

Fig. 5　Wake panels change into vortex particles
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在面元法和涡粒子法的耦合求解过程中，涡粒

子产生的诱导速度叠加入面元自由来流速度，直接

影响面元的源汇分布情况；面元在各涡粒子处产生

诱导速度，该速度被作为涡粒子的自由来流速度，用

于求解涡粒子的输运过程。具体迭代过程见图 6。
3 结果与讨论

为了保证涵道风扇数值仿真的准确性，需要合

理划分网格，网格如图 7 所示。叶片拓扑结构采用

H-O-H 型结构化网格，在壁面附近划分边界层网

格 ，保 证 壁 面 第 1 层 网 格 满 足 y+ ≈ 1，网格数量为

154 万。

使用有限体积法针对涵道风扇数值仿真时，求

解基本控制方程为非定常雷诺时均 Navier-Stokes 方
程，湍流模型选择 k-ω SST 模型。进口边界条件设置

为进口速度 20 m/s，进口静温为 300 K，出口边界条件

设置为出口平均静压 101 325 Pa。采用定常计算收

敛后的流场作为初场做非定常求解，在非定常计算

周期性振荡后开始采集计算结果。

3.1 压力分布

对涵道风扇进行流量、压比实验，换算后获得风

扇推力。分别使用有限体积法和面元-涡粒子法进

行涵道风扇气动性能数值仿真，并将推力换算为拉

力系数，该试验中的定义如下［19］

CT = T
ρn2D4 （15）

式（15）中 T是涵道风扇的推力，ρ是来流密度，n是风

扇转速，D是风扇直径。

由表 3 可知，有限体积法和面元-涡粒子法计算

结果与试验结果的相对误差均低于 10%，其中面元-
涡粒子法相对误差为 7.83%，证实面元-涡粒子方法

能实现风扇推力的准确预测。

图 8 中展示了使用面元-涡粒子法获得的涵道风

扇静压分布规律。图 9 展示了 50% 叶高处的转子静

压分布对比，图例中 PVM 和 FVM 分别代表面元-涡

粒子法和有限体积法的计算结果。

从图 9 发现，使用面元-涡粒子法与有限体积法

解出的压力分布趋势基本一致，在叶片吸力面前缘

处和叶片压力面尾缘处面元法解出的结果稍有误

差；尾缘处面元法求解误差偏大，说明从尾迹面元到

涡粒子的转化需要优化，面元-涡粒子法求出的推力

略小于有限体积法，能满足仿真精度要求。

3.2 尾迹流场

使用涡粒子法可以看到涵道风扇下游的尾迹涡

量传播和分布形态。从图 10 中看出，涵道风扇叶片

脱落出的涡在下游对称分布形成涡管，并且涡管随着

传播逐渐收缩。叶尖涡发展明显受到机匣限制，导致

涵道风扇的叶尖涡形态与开式转子有明显不同。

如图 11 所示 z轴坐标-0.05 m 处的涡量分布，能

看到明显的叶根与叶尖脱落涡，每组脱落涡与一个

叶片对应。由于叶片具有相位差，脱落涡的形态不

一定完全呈现出轴对称特征。除此之外，在涵道风

扇非定常流场中，叶根涡强度可能较强，而开式转子

流场中叶尖涡强度更高，二者有一定差别。

Fig. 6　Coupling of panel method and vortex particle method
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3.3 计算资源需求

为了评估面元-涡粒子法的计算效率，对比分别

使用有限体积法与面元-涡粒子法计算相同时间步

的耗时情况。数值计算在同一台服务器上完成，服

务器的 CPU 型号是 Intel（R） Xeon（R） Gold 6132 CPU 
@ 2.6 GHz，运算性能参数对比如表 4 所示。

在面元-涡粒子方法中，使用矢量化数组求解方

法可以有效提高速度势方程求解速度，通过对多行

面元和涡粒子分块编号，可以单次获得多个势流单

元计算结果。

如表 4 所示，相比于面元-涡粒子法的单个时间

步计算核时，使用有限体积法求解需要耗费 6.25 倍

的时间。在计算内存方面，使用面元-涡粒子法需要

耗费更多的内存储存面元和涡粒子信息，并且储存

空间直接受到面元离散密度、计算时间步长和涡粒

子尾迹长度影响。

在面元-涡粒子法中，计算量与势流单元数量的

倍数呈现出二次方倍数关系。当时间步长缩小时，为

了保证涡粒子尾迹长度诱导作用足够强，需要适当增

加涡粒子排数，此时计算量和内存占用会明显增长。

Fig. 10　Vorticity distribution in vertical section

Table 4 Time cost comparison of PVM and FVM

Method
Panel-vortex particle/mesh quantity

CPU quantity for parallelization
RAM requirement/G
Time cost per step/s

PVM
6 500/7 200

8
32
14

FVM
1.54×106

28
16
25

Fig. 11　Vorticity distribution in axial section

Fig. 7　Mesh for finite volume method

Fig. 8　Static pressure distribution for PVM

Table 3 Comparison of thrust

Method
Experiment

FVM
PVM

CT
0.332
0.313
0.308

Relative error/%
No

6.10
7.83

Fig. 9　Static pressure of blade in 50% span
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4 结 论

在本文中使用面元-涡粒子法求解涵道风扇非

定常气动特征，根据面元-涡粒子法仿真结果，获得

结论如下：

（1）面元-涡粒子法适用于风扇叶尖马赫数小于

0.3、与设计工况偏差不大的工况，对于强压缩性和大

攻角条件适用性需要谨慎对待。

（2）使用面元-涡粒子法能获得与有限体积法结

果相符的叶表静压、叶片推力等气动性能参数。与

试验结果对比，推力相对误差为 7.83%，能满足工程

需要。除此之外，使用涡粒子尾迹模型可以获得精

细清晰的尾迹涡量分布形态。

（3）尾迹在涵道内传播过程中，涵道对叶尖涡的

形成和发展有明显的抑制作用。当尾迹传播至风扇

下游时，叶尖涡半径随之减小收缩。

（4）面元 -涡粒子法的求解效率比有限体积法

高。非定常计算中，面元-涡粒子法的 CPU 单时间单

核耗时约为有限体积法的 1/6。
综上，本文方法适合用于叶轮机械叶片静压、推

力等气动参数的快速预测，指导设计阶段的方案调

整，有一定工程应用潜力。后续工作中将考虑把该

方法与噪声模型结合开发气动-声学快速预测模型，

并融合边界层模型进一步提高预测精度。

致  谢：感谢中国空气动力研究发展中心气动噪声控制

重点实验室开放课题的资助。
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Fast aerodynamic prediction method and performance of 
electrically driven duct fan

LIU Qian1，LIU Hanru1，2，SHANG Xun1，WANG Yangang1

（1. School of Power and Energy，Northwestern Polytechnical University，Xi’an 710129，China；
2. Key Laboratory of Aerodynamic Noise Control，China Aerodynamics Research and Development Center，

Mianyang 621000，China）

Abstract：With the development of green aviation， it is necessary to develop an efficient numerical solution 
method for the purpose of obtaining the performance parameters and unsteady aerodynamic flow field characteris⁃
tics of duct fan quickly in the design stage. Based on the weak compressibility of low speed inner flow and wake 
dissipation property of small electric propulsion fan， panel elements from rotor and duct are combined with the 
wake particles in this research. The panel method is used to solve the flow field near the blade solid wall， and the 
vorticity transport equation is used to solve the far-field wake propagation characteristics， which overcomes the 
fast wake dissipation problem of the finite volume method. The results show that the relative error of thrust by pan⁃
el-vortex particle method is 7.83%， and the static pressure from panel-vortex particle method developed in this 
paper is consistent with finite volume method， which proves this method meets the engineering fast prediction re⁃
quirements. The method developed has low numerical dissipation in the wake calculation， which can reveal more 
complex unsteady flow phenomenon of duct fan， indicating that the duct has obvious constraints on the develop⁃
ing of wake. After the wake propagates outside， the vorticity shows contraction and symmetrical distribution char⁃
acteristics. In terms of calculation efficiency， the panel-vortex particle method is efficient， and the time con⁃
sumed is nearly 1/6 of that by finite volume method for simulating same unsteady time steps， and this proves pan⁃
el-vortex particle method is suitable for unsteady aerodynamic design of duct fan.

Key words： Electrical propulsion system； Duct fan； Panel-vortex particle method； Unsteady aerody⁃
namic computation；Fast prediction method
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