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涵道风扇部件耦合设计方法及初步应用 *
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摘 要：涵道风扇是未来绿色航空动力的重要发展方向，快速、准确的涵道风扇设计方法成为工程

领域的迫切需求。在传统的涵道风扇设计方法中，部件间的耦合效应需要建立在完善的三维数值计算或

试验数据的基础之上。而本文发展了考虑涵道风扇关键部件耦合效应的设计方法，形成了涵道风扇一体

化设计手段，并以此为基础开展了涵道风扇的一体化设计及验证工作。结果表明：相比于简单叠加设计

方法，耦合设计使叶片推力设计误差由 15% 减小到 3.5%；采用部件耦合方法设计的带有扩张喷管涵道

风扇和等直径喷管涵道风扇的转静叶片推力设计误差满足工程需求，确认了部件耦合的设计方法正确传

递了部件间的影响关系；通过试验对设计结果进行了推力校验，试验结果与设计点的总推力误差为

1.25%，证明了本文发展的耦合设计方法的准确性。
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1 引 言

为了助力国家“双碳”目标的实现，采用低碳排

放的新型动力成为未来航空动力系统的发展方向。

近些年来，电驱动涵道风扇动力装置吸引着包括航

空运输［1-2］、农业、军用领域以及学术界［3］的广泛关

注。因此，满足宽速域、高效能的涵道风扇设计方法

亟待发展［4］。

传统压气机是基于子午流面理论进行的设计，

其理念是追求如何将轴功最大化转化为压缩功，以

确保转子系统的压比、效率和裕度的最优［5-6］。涵道

风扇本质上也是增压的叶轮机械系统，但由于应用

场景的差异，其设计理念变为如何将轴功最大化地

转化为推进功的问题，基于子午流面理论的压气机

设计手段难以满足这一需求。升力线方法以追求将

轴功转换为推进功的最大化［7］，可以弥补子午流面理

论在该类型动力单元设计方面的不足。

以无黏不可压假设为基础的势流理论经过近几

十年的补充与完善，不失为一种在低速气动领域用

于分析流场的绝佳工具［8］。得益于计算机技术的发

展，基于算法［9］及硬件［10］的势流仿真提速手段层出不

穷，大幅降低的时间成本使得基于势流手段的三维

直接优化设计成为可能。势流理论尾迹计算的无网

格特性，避免了数值耗散的影响［11］，对空气黏性产生

的尾迹真实扩散效果具有极佳的计算精度［12］。从当

前研究进展来看，势流理论值得研究人员投入更多

精力，进一步审视其在气动设计领域的重要价值。

在势流理论的具体应用中，针对叶片部件设计

有势流理论的反问题方——升力线方法［13-14］，针对

进、排气部件的曲面绕流问题有势流理论的正问题方

法——面元法［15］。从已有的文献上看，势流理论相比

于其它方法有更大的潜力实现涵道风扇的一体化设

计，是适用于本文研究对象的一种基础理论［16-17］。

关于涵道风扇叶片的设计，郭佳豪等［18］基于叶

素动量理论，通过 CFD 计算对入流角及迎角进行修

正并进行迭代设计，发展出了涵道风扇快速设计方

法。Wang 等［19］研究了镜像涡模型在模拟涵道表面时

的数值误差传播特性，验证了基于镜像涡模型的环
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涡校正方法，并将其应用于涵道风扇叶片的升力线

设计方法中，提高了涵道风扇叶片升力线方法的设

计精度。

为得到满足工程需求的涵道风扇进、排气几何，

叶坤等［20］基于动量源方法对涵道气动力进行快速评

估，采用响应面模型及神经网络模型对 NASA［21］涵道

进行了优化设计，有效提高了涵道推力。王海童

等［22］应用面元法结合自适应优化算法，开展了分布

式涵道推进系统进气道过渡段的优化设计，将势流

理论应用于流道曲面的设计之中。

在涵道风扇的整体设计中，最常采用的是将涵

道风扇视作一个无人机，采用飞机的设计方法开展

涵道风扇的设计。Ko 等［23］建立了涵道和风扇叶片等

部件的气动力、力矩模型，通过分析各部件的受力情

况确定各部件设计参数，进而对部件进行设计，而各

部件间的传递关系模型需要通过试验获得［24］。其设

计方法已被美国海军用于 Honeywell涵道风扇飞行器

控制率的制定，并部署在伊拉克战场［23］。后来，Vas⁃
anthakumar 等［25］提出了一种涵道风扇的总体设计方

法，该方法首先确定涵道风扇的总体参数，随后采用

叶素理论完成风扇叶片的设计，而涵道的设计参数

的确定则直接根据动量定理进行计算。

从公开的研究中可以发现，涵道风扇的设计方

法主要从部件出发，对进、排气和转、静子单独进行

设计及优化，完成部件设计后对各部件进行简单叠

加。部件间的耦合效应则由试验或者计算仿真获

得，使得涵道风扇的设计迭代时间过长，设计效率偏

低。在设计过程中，通过参数传递的方法引入部件

间的耦合作用，建立高效的涵道风扇一体化设计方

法，成为了行业发展的需求。

基于上述问题，本文研究了各部件间关键参数

的传递规律，发展了以考虑涵道风扇部件耦合效应

的一体化设计方法，形成了满足行业需求的涵道风

扇高可靠设计手段。

2 部件耦合的一体化设计方法

涵道风扇各部件共同工作中，唇口影响着转静

叶片的进气条件，喷管通过影响涵道风扇流量从而

使其工作点发生改变，如何将唇口、风扇叶片、喷管

这三部分之间的影响关系耦合在一起，实现涵道风

扇的一体化设计，是本文要解决的主要问题。

2.1 基于动量理论的涵道风扇一维模型及部件耦合

规律

涵道风扇的一维模型采用无黏不可压假设。从

受力分析角度看，假设存在如图 1（a）所示的控制体，

其进口位于上游未受扰动的自由来流处，出口位于

模型的出口截面。总推力为

F t = ρA r ( 1
RA
v2

2 - v0 v2 ) （1）
RA = A e

A r
（2）

式中 ρ为大气密度，A r 为叶片所在流道的截面积，v0 为

来流速度，RA 为喷管面积比。

由式（1）得叶片流道内的轴向速度 v2 为

v2 = 1
2 RA v0 + RA

2

4 v2
0 + RA

ρA r
F t （3）

根据动量定理，得到进气推力 F I，叶片推力 FR 以

及排气推力 FO 分别为

F I = 1
2 ρA r ( v2 - v0 )2 （4）

FR = 1
2 ρA r ( 1

RA
2 v

2
2 - v2

0 ) （5）

FO = - 1
2 ρA r ( 1

RA
- 1) 2 v2

2 （6）

图1　涵道风扇一维模型参数变化
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明确涵道风扇部件间的耦合规律，有助于通过

调整某一部件的参数，从而改变整个涵道风扇内的

流动结构，进而改变涵道风扇部件推力、功率及力效

等性能参数。

当总推力需求 F t，流道面积 A r，飞行速度 v0 及环

境参数 ρ给定后，假设叶片无损失，结合式（1）~式（6）
及图 2 可以得到，叶片流道内的轴向速度 v2 与喷管面

积比 RA 成正相关关系，并且随着 RA 的增大，唇口推

力占比将会随之增大，风扇推力占比随之减小，而对

于喷管，当 RA 不等于 1 时，喷管都将产生负推力。研

究涵道风扇部件推力随喷管面积比的变化规律，有

助于在设计阶段通过调节喷管面积比改变涵道风

扇部件的推力分配。研究叶片流道内的轴向速度

随喷管面积比的变化规律，有助于在设计阶段通过

调节喷管面积比确定进气、叶片和排气的压力、速度

进出口边界条件，结合推力分配确定部件的设计点

参数。

联立式（1），式（5）得到叶片所需理想功率 PR 及

涵道风扇的功率载荷 PL 为

PR = FR v2 = 1
2 ρA r ( 1

RA
2 v

3
2 - v2

0 v2 ) （7）

PL = F t
PR

= 2 (RA v2 - RA
2 v0 )

v2
2 - RA

2 v2
0

（8）
式（7），式（8）以及图 3 表明，在特定推力需求 F t

给定时，随着喷管面积比的增大，总功率需求将会下

降，与之对应的，此时功率载荷将随着喷管面积比的

增大而提高，即同样的功率可产生更高的推力，这也

正是涵道风扇通常使用扩张喷管的重要原因。

综合以上分析可以得出，涵道风扇排气面积越

大越有利于功率的降低及功率载荷的提高，但在实

际中受到逆压梯度及喷管壁面黏性的影响，喷管面

积比不可能无限制地提高，过大的面积比将会使气

流在喷管处产生分离流动进而堵塞出口面积，从而

降低了实际喷管面积比。因此，在涵道风扇设计过

程中，需要采用涵道风扇部件耦合的设计方法，通过

迭代求解，确定准确的面积比，进而通过叶片流道内

的轴向速度 v2 求解流量和压力参数，确定各部件的设

计点参数。

2.2 涵道风扇部件耦合的设计方法

一般采用部件叠加的方法设计某个完整动力装

置时。首先，通过建立各部件及总体的一维性能评

估模型，确定各部件的设计点。其次，以各部件的既

定参数为目标进行优化及设计。这一方法所使用的

一维模型，是根据各部件所遵循的气动热力学规律，

通过部件间的输入、输出关系和气动约束关系而建

立的。然而这一关系的建立往往依赖可靠的三维数

值计算或试验结果，从而将三维效应与黏性效应引

入一维模型。因此采用部件叠加的方法对动力装置

进行设计，需要建立在完善的三维数值计算或试验

数据的基础之上，这些数据的获取需要消耗大量的

时间、经济成本。

为降低涵道风扇的设计成本，本文发展了如图 4
所示的考虑部件耦合的涵道风扇设计方法。在设计

过程中，首先通过部件间耦合关系的一维设计方法，

考虑喷管面积变化对部件推力贡献及功率的影响关

系，从而在进行各部件的三维设计之初确定较为准

确的设计点参数。其次分别通过升力线方法完成叶

片设计，通过面元-涡粒子方法完成唇口和喷管设

计，在完成部件设计之后，通过面元-涡粒子这一势

流方法完成一体化的气动性能快速评估。最终通过

迭代设计实现设计工况下各部件的参数匹配。

部件耦合的设计方法与部件叠加方法的不同在

于，部件间的参数传递将不在由试验或三维数值仿

真数据给出，而是在三维设计过程中，通过对各部件

进行迭代设计，使各部件的三维评估结果满足该工

况下的边界条件，从而通过迭代设计完成风扇叶片

图2　部件推力/轴向速度随喷管面积比变化曲线

图3　叶片功率/功率载荷随喷管面积比变化曲线
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与唇口、喷管的相互耦合作用。

3 涵道风扇部件设计

涵道风扇主要气动部件包括唇口、叶片及喷管，

下面将分别介绍叶片设计所采用的升力线方法、唇

口和喷管设计所采用的面元-涡粒子方法。

3.1 叶片设计

叶片设计可被简要归纳为三个步骤：（1）明确设

计目标，给出推力分布；（2）基于目标，准确预测叶片

所在平面速度分布；（3）基于设计目标和速度分

布确定截面翼型及扭转规律。其中升力线方法则

是被用于第 2 步，在设计过程中起着承上启下的重要

作用。

在尚无明确叶片几何的第 2 步，升力线方法采用

如图 5 所示方法对问题进行抽象描述。空间中绕轴

线旋转的各叶片首先被用数段具有特定环量强度的

附着涡Γ代替。由于涡守恒的约束，从各附着涡两端

随着自由来流向下游无限远处泄出螺旋形尾迹涡，

即 π 型马蹄涡势流结构。最后将各马蹄涡在空间位

置上重叠的部分进行合并，形成了仅由升力线及其

尾迹涡系形成的经典抽象模型。

对于图 6 的升力风扇叶型，自由来流速度 v in = 0，
轴向吸气效果完全由转子诱导作用产生。轴向诱导

速度 u a 在速度三角形的轴向分量权重将达到 100%，

升力线方法对其计算精度将完全决定速度三角形的

形状，对后续的叶片几何造型将产生直接影响。这

一精度问题对速度三角形的传递过程，关键在于分

析构成速度三角形的轴向分量以及周向分量与各相

对诱导速度之间的联系。

针对附着涡系和尾迹涡系的诱导速度，采用周

向平均以及刚性螺旋型尾迹假设，使用 Lerbs［26］的方

法即式（9）~式（17）计算轴向诱导速度 u a 与周向诱导

图5　经典升力线方法对叶片的抽象过程

图6　升力风扇叶型速度三角形

图4　涵道风扇部件耦合的设计方法



涵道风扇部件耦合设计方法及初步应用第 45 卷  第 3 期 2024 年

2208035-5

速度 uθ，以涵道半径 R为参考，将空间中任意点半径

rc 和各螺旋形尾迹的半径 rv 无量纲化处理，式中 z为

当前级转子叶片数，Γ为涡系强度，β为螺旋尾迹的螺

距角。

当 rc < rv 时

u a = Γ
2πR

z
2rc

( y - 2zyy0F 1 ) （9）

uθ = Γ
2πR

z2

rc
y0F 1 （10）

当 rc = rv 时

u a1 = 0 （11）
uθ = 0 （12）

当 rc > rv 时

u a = - Γ
2πR

z2

rc
yy0F 2 （13）

uθ = Γ
2πR

z
2rc

(1 + 2zy0F 2 ) （14）
其中

y = rc
rv tan β （15）

F 1 = - 1
2zy0 ( 1 + y 2

0
1 + y2 ) 0.25

·
ì

í
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ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

1
u-1 - 1 +

ln ( )1 + 1
u-1 - 1

24z
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ê 9y 2
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( )1 + y 2
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（16）
F 2 = - 1

2zy0 ( 1 + y 2
0

1 + y2 ) 0.25
·
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（17）
3.2 进/排气部件设计

在进、排气的正问题设计中，需要提前给定进、

排气的初始几何，同时使用势流方法完成流动分析

及流场预测，在流场结果的基础上选用合适的优化

算法完成进、排气的优化。

关于涵道唇口的优化设计问题，假设流场分布

沿周向均匀，仅在涵道风扇的轴向存在流动参数的

沿程变化。这意味着唇口几何离散后，尾缘控制点

的偶极子强度在周向上一致，即在定常状态下尾缘

节点处拖出的涡粒子强度为零，因此无需尾迹模

型［27］。Wang 等  ［27］依据这一假设，基于面元法完成了

涵道唇口的优化设计，本文关于唇口的优化设计采

用了同样的方法。

而对于涵道喷管，需要施加库塔条件使其符合

客观现实、避免喷管尾缘处存在径向的高曲率流动

现象。所以计算中需要在喷管尾缘处设置一层由偶

极子构成的缓冲面元，随后生成涡粒子并以模拟尾

迹流动。本文将以排气部件为例，介绍基于面元-涡

粒子法的排气部件设计方法。

喷管的面元-涡粒子设计方法如图 7 所示，采用

一层包含偶极子和源汇的面元模拟叶片旋转产生的

喷气效果。为提高计算效率，仅对整流尾锥以及喷

管内壁曲面进行计算，这些壁面由包含偶极子和源

汇的面元离散。计算中在喷管尾缘处增加一层由偶

极子构成的缓冲面元，随后采用面元-涡粒子耦合方

法生成涡粒子并以非定常的方式模拟尾迹流动。

在面元法中，对几何进行前处理不仅需要完成

表面的离散，还需要提前给出尾迹几何。虽然可根

据经验粗略地给出尾迹几何，或使用自适应面元尾

迹通过反复迭代获得收敛的尾迹形状，但这类方法

对尾迹黏性扩散效应的计算难以准确实现，且受具

有连续性质的尾迹离散形式的影响，在涉及上下游

部件干涉问题的求解中有所受限［28］。因此使用黏性

涡粒子法作为尾迹计算方法取代面元尾迹。

以面元法模拟物面边界、涡粒子模拟尾迹发展

的面元-涡粒子方法，主要考虑两个过程：（1）壁面面

元到尾迹涡粒子的转化；（2）尾迹涡粒子对壁面面元

的速度势影响。

3.2.1 面元到涡粒子的转化       
在完全使用传统面元法求解典型流动问题时，

图7　涵道风扇喷管的势流计算方法
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尾迹曲面由偶极子面元离散，因此若想实现与面元

法的结合，其关键在于如何使用涡粒子等效代替原

有的偶极子面元尾迹。根据 Hess 等效原则，对于一

个面积为 S的偶极子面元，它在空间中任意点的诱导

速度与周长为 C的同等形状涡环对该点的诱导速度

相同，其条件为 μ = -Γ，即公式为

- μ
4π ∫

S
∇ z
r3 dS = Γ

4π ∫
C

dl × r
r3 （18）

该式同样以面元或涡环平面为坐标系 xy平面，

以 ( x0，y0，0 ) 所描述的平面区域，以偶极子或涡环的

平面的速度流出方向为 z方向建立坐标系，其中

r = ( x - x0 ,y - y0 ,z) （19）
dl = (dx0 ,dy0 ) （20）

若偶极子面元尾迹曲面已知，则可被转化为同

等形状、具有同等强度涡环组成的尾迹。

在实际问题求解中，尾迹曲面同样为待求解量，

喷管表面存在由源汇和偶极子组成的四边形面元。

在尾缘处为了满足库塔条件，为随后的涡粒子生成

提供依据，构建一层缓冲面元以承上启下。缓冲面

元的起点位于尾缘，终点受空间中的速度场影响及

时间步长影响，位于下游某处。缓冲面元上仅包含

平面偶极子单元 μ，其值可由式（21）获得，即为尾缘

上表面偶极子面元的强度（μU）与下表面偶极子面元

的强度（μL）之差。接下来以缓冲面元为基础，转化为

同等强度的四边形涡环 Γ并随着时间步长 Δt移动至

下游。

μ = μU - μL （21）
3.2.2 涡粒子对面元的作用       

考虑 Neumann 边界条件，通过计算涡粒子、涡线

对物面源汇的影响，重新计算源汇的分布，进而影响

到偶极子面元的分布。此时，物面上的任意面元的

源汇强度应当被定义为

σi = n i·(Q∞ + ∑
q = 1

Nq

u q + uΓ ) （22）
式中 σ为源汇强度，n为面元法向量，Q∞ 包含自由来

流速度与运动引起的相对速度，角标 i为物面表面面

元的索引序列，u为由所有尾迹涡粒子在 i面元控制

点处产生的诱导速度之和，uΓ 为涡线结构在该点产

生的诱导速度。

综合涡粒子的生成过程和涡粒子对速度势的影

响可以看出，黏性涡粒子尾迹的强度由基于库塔条

件得到的壁面面元偶极子强度确定，黏性涡粒子尾

迹的发展演化受涡粒子之间的相互影响以及壁面面

元对涡粒子的速度诱导作用。而实时演化的尾迹通

过影响面元表面控制点的诱导速度，对源汇以及偶

极子的分布产生了影响。其相互作用关系如图 8
所示。

4 涵道风扇设计及校验

4.1 涵道风扇设计实例

为了对比分析部件叠加方法和部件耦合方法在

涵道风扇一体化设计中所引起的结果差异，分别设

置了表 1 中的前两组设计实例，其全部设计参数完全

一致，且喷管均由直径为 150 mm 圆形扩张到直径为

165 mm 圆形。

第三组设计实例为等直径喷管的涵道风扇，除

喷管出口面积与部件耦合法设计的扩张喷管涵道风

扇的面积不同之外，其余几何参数完全一致。该实

例与部件耦合法设计的扩张喷管涵道风扇的结果进

行对比，用来验证部件耦合方法的设计结果中，部件

间的相互作用是否正确实现。

由表 1 给定的几何参数，以及保证三组设计实例

的转/静子推力均为 20 N，通过前文所建立的一维模

型得到各部件及总体的设计推力如表 2 所示。需要

注意的是，一维设计方法未考虑部件间的耦合效应

以及部件的三维效应与黏性效应，因此唇口及喷管

的推力均为理想推力。

4.2 数值计算及试验

以所设计的等直径喷管涵道风扇作为数值计算

表 1　涵道风扇几何参数

参数

喷管出口直径/mm
机匣内径/mm
轮毂直径/mm
转静子叶片数

设计转速/（r/min）

扩张喷管
涵道风扇

（部件叠加）

165
150
60

10/6
11 000

扩张喷管
涵道风扇

（部件耦合）

165
150
60

10/6
11 000

等直径喷管
涵道风扇

（部件耦合）

150
150
60

10/6
11 000

图8　面元-涡粒子之间的作用
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和试验方法的校验对象，其总设计推力为 40 N。

采用如图 9 所示的涵道风扇内外流动同时求解

的方式进行基于 RANS 方法的校验过程，以获取更为

真实准确的仿真结果，计算域外流场为 60°扇形截

面，采用非结构网格划分方法。

具体参数设置上，参考压力 101 325 Pa，进出口

表压均为 0 Pa，总温为 300 K，采用 SST k-ω湍流模

型。经过网格无关性验证，最终确定转、静子叶片网

格均为 60 万，外流场网格约为 400 万。

为进一步通过验证设计结果以确保设计方法的

正确性，以等直径喷管涵道风扇作为对象，通过试验

的方法进行进一步验证。采用 ATI-mini 45 六分量天

平测量涵道风扇在不同状态下的推力值。各轴测量

范围及测量分辨率为 0.25 N，其中 z是涵道风扇推力

方向，y是涵道风扇的侧方向，x是涵道风扇的重力方

向。涵道风扇力学测量试验结构如图 10 所示，涵道

风扇本身作为一个整体件，通过支架安装在 AIT-
mini 45 传感器的测量端。

试验转速从 6 000 r/min 开始以 1 000 r/min 为变

化值，增加至 12 000 r/min，采集涵道风扇的总推力及

功率数据。得到数值计算及试验结果如图 11 所示，

可以看出，涵道风扇推力及功率特性与数值校验结

果较为一致，且在 11 000 r/min 的设计转速下，试验与

数值计算的总推力和功率结果差异分别为 4% 与

2.4%，在误差范围内，可以说明试验与数值计算总推

力结果的准确性。

从图 11 中设计的等直径喷管涵道风扇的总推力

结果可以得到，在 11 000 r/min 的设计转速下，试验、

数值计算结果与 40 N 设计点的误差分别为 1.25% 与

5.3%，在误差范围内，可以说明本方法总推力设计的

准确性。

4.3 设计结果分析

4.3.1 部件耦合方法对叶片造型的影响

以图 12 中采用部件叠加和部件耦合两种方法设

计的扩张型喷管涵道风扇 50% 叶高截面几何为例，

对比分析两种方法对涵道风扇叶片造型的影响。分

别做出两组风扇叶片在 50% 叶高截面处的弦线，其

中采用部件叠加法设计的叶片弦线由红色实线表

示，而采用部件耦合法设计的叶片弦线由蓝色虚线

表示。

将采用部件叠加法设计的叶片弦线平移至采用

部件耦合法设计的叶片几何处进行对比，可以发现，

图11　推力、功率随转速变化规律

表 2　涵道风扇设计参数

参数

转静叶片推力/N
唇口推力/N
喷管推力/N
总推力/N

扩张喷管
涵道风扇

（部件叠加）

20
30

-0.6
49.4

扩张喷管
涵道风扇

（部件耦合）

20
30

-0.6
49.4

等直径喷管
涵道风扇

（部件耦合）

20
20
0

40

图9　涵道风扇内外域计算网格及边界条件

图10　涵道风扇力学测量结构
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采用部件耦合法设计的转、静子叶片的叶型安装角

均有所提高，即图中的 βy，2r > βy，1r，βy，2s > βy，1s。这是

因为，风扇背压会如图 1（b）所示在扩张喷管的作用

下低于大气压，从而提高了流道内的空气流量。采

用部件耦合法进行涵道风扇一体化设计，在迭代设

计阶段将喷管对空气流量的提高即速度三角形中绝

对速度的增大作用引入叶片设计之中，从而增大了

叶型安装角。

4.3.2 部件耦合作用验证       
喷管扩张角的变化会使转静子背压发生改变，

从而引起叶片工作点的偏移。为了验证改变喷管扩

张角之后叶片的设计结果是否合理，部件耦合的设

计方法是否可以正确传递部件间的相互影响关系，

采用数值计算的方法得到三组涵道风扇的性能数据

如表  3 所示。

对比部件耦合方法设计的扩张喷管涵道风扇与

等直径喷管涵道风扇的推力结果，可以看出，与设计

推力相比，转静叶片推力设计误差分别为 3.5% 与

2.5%，均符合 20 N 的设计目标。这一结果说明了部

件 耦 合 的 设 计 方 法 可 以 正 确 传 递 部 件 间 的 影 响

关系。

4.3.3 部件耦合方法优势验证       
从表 3 分别采用部件叠加和部件耦合方法所设

计的扩张喷管涵道风扇数值计算结果中可以看出，

考虑部件叠加的设计方法，其各部件及总体的推力

结果均与设计值存在明显差异，完全不满足设计目

标。但是同样设计参数，采用部件耦合方法设计的

结果误差仅为 4.7%。由此说明，在进行涵道风扇的

一体化设计时，特别是部件间存在相互影响关系时，

仅仅考虑部件间的参数叠加关系是不合理的，因此

进行部件的耦合设计是十分必要的。

5 结 论

本文通过研究，得到如下结论：

（1）考虑部件耦合的涵道风扇一体化设计方法，

依靠势流理论这一快速设计、分析方法，通过部件间

气动参数的传递与迭代设计，将部件间的耦合效应

引入涵道风扇一体化设计过程中，降低了传统设计

方法中为了引入部件耦合效应所需长时间、高经济

成本的试验或三维数值计算数据基础。

（2）通过数值计算的方法对部件耦合作用的正

确性进行了验证，考虑部件相互耦合的一体化设计

方法，与各部件单独设计并简单叠加的方法相比，可

以使转、静子的推力误差由 15% 减小到 3.5%。

（3）使用本方法设计的涵道风扇，通过试验对设

计结果进行了推力校验，试验结果与设计点总推力

的误差为 1.25%，说明了本方法推力设计的准确性。

致  谢：感谢西北工业大学重大集成创新项目支撑项目

的资助。
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Components coupling design method and 
preliminary application of ducted fan

WANG Siwei1，WANG Yangang1，CHEN Yanjun1，LIU Hanru1，HE Runsheng2
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Abstract：Ducted fan is an important development direction of green aviation power in the future. A fast 
and accurate design method of ducted fan has become an urgent need in the engineering. The coupling effect in 
the traditional design method of ducted fan needs to be based on perfect three-dimensional numerical calculation 
or experiment data. A design method that considering the coupling effect of the ducted fan essential components is 
developed， an integrated design method is formed， and the integrated design and verification is carried out. The 
results show that the blade thrust design error is reduced from 15% to 3.5% by the coupling design method， com⁃
paring with the simple superposition design method. The thrust design error of the rotor blades and stator vanes 
with expanding nozzle and equal diameter nozzle designed by the component coupling method meets the engineer⁃
ing requirements， and it is confirmed that the component coupling design method correctly transmits the influ⁃
ence relationship between components. Thrust of design result was verified by experiment. The total thrust error 
between the test results and the design point is 1.25%， which is proved that the coupling design method devel⁃
oped in this paper is true.
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