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强预冷风扇气动设计及数值仿真

张晏通，周安宇，孟德君
（中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 110015）

摘要：为探究航空发动机强预冷风扇的工作特性、寻求适应宽速域多工况风扇的设计方案，通过理论分析了风扇低换算转速

下高通流能力，利用 1维等熵假设推导了低换算转速工况下风扇末级静子攻角与进口气流角之间的关系，提出前加载大弯度末级

静子设计方法，完成了 3级风扇的气动方案设计，采用Numeca数值仿真软件建立了风扇宽速域下的气动仿真。结果表明：全新设

计的 3级强预冷风扇各工况效率及喘振裕度均满足风扇设计指标要求；对比相同设计指标常规设计风扇工作特性，强预冷风扇在

55%相对换算转速下堵点相对流量更大，流量-压比特性更优，匹配工作点流量提高了 2.25%；数值仿真结果验证了 1维等熵推导

的合理性，表明采用前加载大弯度末级静子设计，在“过负”攻角工况下减小损失20%。
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Aerodynamic Design and Numerical Simulation of a Strongly Pre-Cooled Fan
ZHANG Yan-tong， ZHOU An-yu， MENG De-jun

（AECC Shenyang Engine Research Institute，Shenyang 110015，China）
Abstract： To investigate the operating characteristics of a strongly pre-cooled fan for aeroengines and seek a fan design scheme 

capable of operating under various conditions with a wide speed range, this study focuses on achieving high through-flow capacity of the 
fan at low corrected speeds through theoretical analysis. By utilizing the one-dimensional isentropic hypothesis, the relationship between 
the incidence of the final stage stator vane and the inlet flow angle under low corrected speed conditions was derived. A design method for a 
fore-loaded, high-camber profile for the final stage stator vane was proposed. Subsequently, the aerodynamic design of a three-stage fan 
was completed, and its performances under a wide speed range were established using the Numeca numerical simulation software. The 
simulation results indicate that the newly designed three-stage strongly pre-cooled fan meets the efficiency and surge margin requirements 
across all operating conditions. Compared to a conventional fan design with the same design requirements, the strongly pre-cooled fan 
exhibits a higher relative flow rate at the 55% relative corrected speed choking point, a superior flow-pressure ratio characteristic, and a 
2.25% increase in flow rate at the matching operating point. These numerical simulation results not only validate the rationality of the one-
dimensional isentropic derivation but also demonstrate that the design with fore-loaded, high-camber final stage stator vanes reduces 
losses by 20% under the "over-negative" incidence condition.

Key words： strongly pre-cooled fan; aerodynamic design; high through-flow; one-dimensional isentropic; fore-loaded profile; high-
camber stator; aeroengine

0　引言

高超声速飞行器是指飞行 Ma>5、且能在距水平

面 20 km 以上高空作业的飞行器[1]，不仅能缩短跨洲

际旅行时间[2]，还能在太空发射任务中重复使用，降低

发射成本和缩短周期[3]；同时飞机飞行速度的提高，使

其获得更强的生存能力及响应[4]。高超声速飞行器诞

生于 20世纪 30年代，国外研制出采用了火箭助推动

力的银鸟战机。动力系统是高超声速飞行器的核心，

为实现飞行器速度从 0 至高马赫数的宽速域下稳定

工作，常规喷气式动力装置在高空高超声速飞行环境

下很难实现[5]，而组合动力系统是一种很好的解决途

径。常见的组合动力系统方案主要包含以下几种：火

箭基组合循环（Rocket Based Combined Cycle，RBCC）[6]、
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涡 轮 基 组 合 循 环（Turbine Based Combined Cycle，
TBCC）[7]、空气涡轮火箭（Air Turbo Rocket，ATR）、涡

轮 辅 助 火 箭 增 强 冲 压 组 合 发 动 机（Turbo-aided 
Rocket-augmented Ramjet Combined Cycle Engine，
TRRE）[8]、吸 气 式 预 冷 火 箭 组 合（Synergetic Air-
Breathing Rocket Engine，SABRE）[9]发动机。其中，采

用涡轮和冲压发动机的 TBCC具有技术成熟度高、成

本低、可靠性和安全性高等优势，是当前各国研发的

主要方向。然而，传统涡轮发动机的上限马赫数不超

过 2.5，冲压发动机起动下限马赫数约为 3.0， “速度陷

阱”问题是制约TBCC发展和应用的主要问题之一[10]。

预冷技术可解决“速度陷阱”问题，还可作为

SABRE组合循环下的低马赫数动力。预冷技术形式

上可分为射流预冷和强预冷，杨天宇等[11]认为强预冷

技术采用换热装置通过氢等介质冷却来流，不影响进

入发动机的工质的比冲，且冷却效率更高，比射流预

冷技术更具优势；姚尧等[12]研究的燃料换热预冷和邹

正平等[13]研究的闭式循环预冷构成了强预冷发动机

的主要类别；Webber等[14]实现了强预冷发动机的热力

循环及性能分析；Soltani等[15]完成了适应宽速域的先

进强预冷发动机进排气道设计和性能评估；Gholami
等[16]对强预冷换热器的内部流动开展了研究；苗辉

等[17]综述了当前世界强预冷发动机高马赫数试验技

术水平。

在高马赫数工况下，风扇/压气机末级的堵塞现

象明显，压气机虽可采用多级可调和旁路放气技术提

升整机气动稳定性[10]，但尚未有公开文献结合强预冷

发动机宽速域的工作特点对发动机压缩系统的设计

方法开展相关研究。本文在理论分析的基础上，提出

前加载大弯度末级静子设计方法，通过细化级压比分

配和先进设计实现3级强预冷风扇的气动设计。

1　强预冷风扇设计方法

1.1　设计难点

（1）强预冷技术拓宽了飞行器的飞行包线，相比

传统风扇，飞行器可达到更高的巡航马赫数。在此状

态下，强预冷风扇匹配在低换算转速工况，为保证发

动机能提供足够推力，要求风扇具备高流通能力。

（2）飞行器在高马赫数巡航状态时，即使采取了

强预冷措施，风扇首级转子叶片进口气流温度仍很

高，材料强度问题使得转子叶尖切线速度只能限制在

较低的水平，直接导致各级叶片负荷的增大，在不同

于常规级间压比分配的前提下实现高负荷风扇设计。

（3）在强预冷风扇宽速域工况范围内，受不同换

算转速级匹配变化的影响，风扇末级静子攻角在不同

工况下变化极大，对末级静子可用攻角范围要求

很高。

针对上述 3 个难点，难点（2）可采取先进的高负

荷叶片 3维造型技术缓解，难点（1）和难点（3）是本文

的主要研究内容。

1.2　设计理论

强预冷风扇为 3 级单涵风扇，通过理论分析，风

扇低换算转速工作点流量主要受以下3方面影响。

（1）末级转子A/A*。
设流管进口流量为 G；流管实际通流面积为 A； 

对应当地总温T、总压P条件下，流过G时达到声速所

需面积为 A*。因此 A/A*的大小能反映气流在叶片槽

道中的堵塞程度。

风扇不同换算转速下转子切线速度发生变化，各

级转子作功能力产生差异。当低换算转速工况时 3
级风扇的各级匹配点位置发生较大变化，呈现出“前

喘后堵”的现象，即第 1级匹配至近喘点、第 2级匹配

变化不大、第 3级匹配至近堵点。因此，第 3级成为限

制风扇堵点流量提高的主要因素。增大末级转子的

A/A*，有助于提高堵点流量，缓解因堵塞造成的槽道

损失，从而实现低转速高通流能力的目的。末级转子

A/A*增大对风扇特性的影响如图 1 所示。从图中可

见，深色线为定性的风扇

低换算转速特性线。当增

大末级转子 A/A*后，预估

特性线趋于红色线，浅色

线为低换算转速匹配工作

点压比。

（2）第2、3转子作功能力。

受风扇低换算转速“前喘后堵”及转子切线速度

降低的双重影响，第 1级转子在低换算转速气流折转

能力下降明显，单级压比大幅下降；第 2 级转子不同

换算转速工作点间攻角差异不大，压升能力接近与切

线速度的平方成正比，从级匹配来看工作点始终处于

较好的效率区间；第 3 级转子匹配偏堵，单级压比提

升潜力最大。对于低换算转速工作点流量，除受堵点

流量的限制外，还受等转速流量-压比特性线的斜率

压比

流量

图1　末级转子A/A* 增大对

风扇特性的影响
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影响，风扇总的压升能力越弱，特性线越平，工作点流

量越小。因此，提升风扇压升能力需要匹配状态较好

的第 2、3级转子，设计时应适度降低第 1级设计压比

分配，提升第 2、3级设计压比分配。该措施增加了后

面级叶片的气动负荷，不利于设计点高效率和高喘振

裕度的实现，与常规风扇的设计思想有所差异。增大

第 2、3 级转子作功能力对

风扇特性的影响如图 2 所

示。从图中可见，预计增

大第 2、3 级转子作功能力

后，特性线趋于浅色线，深

色线为低换算转速工作

压比。

（3）末级静子“过负”攻角状态下的损失。

对于强预冷 3级风扇，当末级静子不同换算转速

工作点时攻角的 1 维变化量很大。通过下面基于等

熵假设的1维推导能够定量分析这种变化：

针对本文所设计 3级风扇，设置 2个 1维计算站。

计算站 1位于风扇进口，以下标 1表示；计算站 2位于

末级转子与静子之间，以下标 2 表示。该风扇处于

1.0 换算转速工作点工况时各参数不加上标；处于低

换算转速工作点工况时各参数均加上标“'”。
由等熵过程及理想气体状态方程

ρ2
ρ1

= ( P2
P1

) 1
k （1）

式中：ρ为总密度；P为总压；k为定比热系数。

由连续性方程

m = ρ1V1x A1 = ρ2V2x A2 （2）
式中：m为流量；A为流通面积。

可得

V2x = m
ρ2 A2

=  m

ρ1 π
1
k  A2

（3）
式中：V为绝对速度；π为计算站 2与计算站 1的压比；

x为轴向。

对比1.0换算转速和低换算转速工作点，得

V2x

V '2x
= m

m' ⋅ ρ'1 π' 1
k

ρ1 π
1
k  

（4）

V '2x =  V2x ⋅ m'
m ⋅ ρ1 π

1
k

ρ'1 π' 1
k  

（5）
由此建立了 2 个工况间末级静子前轴向速度的

换算关系。

压气机叶排进口速度

三角形如图3所示，相对速

度和转速共同组成了绝对

速度。根据几何关系 ，

易得

α2 = arctan ( tan β2 + U2
V2x ) （6）

式中：α 为绝对气流角；β为相对气流角； U 为叶片转

动的切向速度。

将式（5）和式（6）合并，即可得到低转速下末级静

子绝对进口气流角随末级转子出口相对气流角的变

化关系

α'2 = arctan ( tan β'2 + U'2 ⋅ m ⋅ ρ'1 π' 1
k

V2x ⋅ m' ⋅ ρ1 π
1
k ) （7）

在通常情况下，压气机总体设计指标应包含各工

况的物理转速、流量、压比等值，因推导基于 1维等熵

假设，因此可认为末级转子出口落后角在各转速下均

相同，即末级转子出口相对气流角 β2=β2’。由此，上式

中所有物理量均可通过总体设计指标或简单推导得

出，成功建立了末级转子出口气流角 β2与 1.0换算转

速及低换算转速末级静子气流角之间的关系式。

根据式（6）及式（7），结合强预冷风扇的总体设计

指标，可得到 1.0及低换算转速下，末级转子出口相对

气流角与末级静子进口绝对气流角间的关系，如图 4
所示。2条曲线间对应的α差值即反映了末级静子在

1.0和低换算转速工作点下的攻角变化量。从图中可

见，随 β 增大，即末级转子出口相对气流角偏向转动

方向（末级反力度降低），末级静子攻角变化量呈减小

趋势。对于合理的风扇末级静子设计，10°≤α≤50°，
-66°≤β≤-52°。

不同 β取值对应 δ变化量如图 5所示。从图中可

见，相同 β值黑色和红色线纵坐标的差值为 δ（图 4）。

U
Vx

V

α

β

W

图3　叶排进口速度三角形

压比

流量

图2　增大第2、3级转子作功

能力对风扇特性的影响

1.0换算转速工作点
低换算转速工作点

α/（
°）

80
60
40
20

0
-20
-40

β/（°）-80 -40 0 40 80

图4　末级转静子气流角

对应关系

δ/（
°）

β/（°）

48464442403836343230-66 -64 -62 -60 -58 -56 -54 -52

图5　不同β取值对应

δ变化量
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随 β增大，级反力度下降，末级静子负荷增加，但相比

1.0 转速工作点，低换算转速工作点的攻角变化量也

呈下降趋势。为减小末级静子过负攻角带来的总压

损失，末级反力度取值不可过大，末级静子气流折转

角应尽可能接近单排静子叶片气流折转极限。超过

30°的负攻角仍超出了常规风扇叶片的可用攻角范

围，在叶型设计过程中要考虑到末级静子叶型负攻角

性能的优化。

在低换算转速下风扇末级静子工作在相当大的

负攻角环境，本文称为“过负”攻角状态，该状态会导

致静子压力面发生分离，静子通道堵塞，造成额外的

总压损失，这正是上文提到的强预冷风扇设计难点

（3）。因此拓宽末级静子负攻角范围是必要的，按照

图 5 所示的趋势，末级静子的气流折转角应尽可能

大，同时叶型安装角应尽可能小，从而缓解了“过负”

攻角状态下的压力面分离损失，因此末级静子叶片负

荷较大，弯角也较大。叶片前加载设计有助于减小末

级静子叶片安装角，同时提升叶片 A/A*，与上述设计

想法契合，应予以采用。减小末级静子损失对风扇特

性的影响如图 6所示。从图中可见，深色五角星为定

性的采用常规设计末级静

子的风扇低换算转速工作

点，对末级静子针对性设计

以减小“过负”攻角状态下

的损失后，风扇低换算转速

工作点趋向浅色五角星，工

作点流量预估有所提升。

综上所述，实现强预冷风扇低换算转速高通流能

力可采取增大第 3 级转子 A/A*设计取值；提升第 2、3
级转子作功能力；降低末级静子总压损失 3种主要措

施，而降低末级静子总压损失的途径则必须采取高负

荷前加载叶片造型技术。

2　强预冷风扇气动设计及仿真

2.1　风扇气动方案设计

在理论分析的基础上，开展了 3级强预冷风扇的

气动设计，强预冷风扇子午流路图分布如图 7 所示。

指标要求强预冷风扇具备

高流通能力，因此采用了

小轮毂比设计，第1级转子

前轮毂持续收缩以提升转

子进口根部马赫数。在设计过程中由于各排转子叶

尖切线速度受限导致的各排叶片气动负荷偏大，叶片

多采用小展弦比设计，轮毂广泛采用波浪壁造型，第

1级静子采用了前缘复合掠型改善角区二次流，末级

静子通过机匣大幅收缩降低气动负荷。

设计点下风扇各级转子 A/A*对比如图 8 所示。

第 1、2 级转子 A/A*差别不大，根部相差约为 0.025，
中 部 和 尖 部 相 差 约 为

0.01；第 3级转子大幅增大

了A/A*的取值，相比第2级

转子，根部、中部、尖部、分

别大约为 0.04、0.02、0.05，
有效提高了第 3 级转子的

通流能力。

根据理论分析，在 3级风扇设计过程中应着重关

注级匹配关系，适度增大第 2级和第 3级的匹配压比。

强预冷风扇与相同设计指标常规风扇压比如图 9 所

示。从图中可见，对比了强预冷风扇与相同设计指标

下常规 3 级风扇的各级压

比分布，强预冷风扇大幅

降低了第1级设计压比，提

升了第2、3级的设计压比。

从压比分配来看，2级成为

单级压比最高的级别，由

此兼顾了高、低换算转速

下的风扇性能。

通过上文的理论分析，强预冷风扇末级静子应采

用大弯度前加载叶型如图 10 所示。从图中可见，末

级静子根、中、尖 3 个叶高

上的中弧线分布，其中根

部及中部前加载较大，尖

部由于流路收缩，负荷相

对较小，中弧线较符合可

控扩散叶型，以此减小叶

型损失。

2.2　强预冷风扇数值仿真

在开展强预冷风扇的数值仿真计算之前，需对所

使用的网格拓扑结构及网格密度进行数值校验。校

验采用了 3套相同拓扑结构但不同密度的网格，网格

数分别为 180、290、390万，采用相同的NUMECA计算

压比

流量

图6　减小末级静子损失对

风扇特性的影响

机匣流路收缩
出
口

波浪壁复合掠型
小轮毂比

进
口

VIGV R1 S1 R2 R3S2 S3

图7　强预冷风扇子午流路分布

无
量

纲
叶

高

1.0
0.8
0.6
0.4
0.2

0

R1R2R3

A/A*0.02

图8　各级转子A/A*对比

强预冷风扇
常规风扇

压
比

0.05

级
1 2 3

图9　强预冷风扇与相同设

计指标常规风扇压比

相
对

弯
角

1.00.90.80.70.60.50.40.30.20.10
相对轴向弦长

0.20 0.4 0.6 0.8 1.0

根部
中部
尖部

图10　强预冷风扇末级大弯度

前加载静子叶型
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设置参数和边界条件见表 1，开展基于上述 4 套网格

的强预冷风扇 1.0转速总特性及分级特性计算。根据

传统工程经验，3级风扇采用 SA湍流模型在采用 400
万量级的网格可获得与试验较为相近的计算结果。

不同网格密度风扇总特性如图 11 所示。从图中可

见，通过结果对比，网格数 290万和 390万的 2套网格

在流量-压比、流量-效率特性均具有一致性。

不同网格密度风扇分

级特性及匹配压比如图 12
所示。从图中可见，180万

网格计算的设计点 1 级匹

配压比明显偏高，290万和

390 万网格设计点各级压

比分配接近，可认为网格

密度已达到无关性要求。

综合各特性计算结果，最终采用网格密度为 390万的

网格用于后续数值仿真计算。

3　结果与讨论

强预冷风扇各换算转速下的总特性如图 13 所

示，图中流量、压比、效率均经过无量纲处理。相对换

算转速定义为风扇工作点转速与设计点转速的比值。

从图中可见，100% 相对换算转速特性为设计状态，

55%相对换算转速特性为高空高马赫数强预冷状态，

也是本设计的关注的重点。通过图中给出的风扇喘

振边界线，除在90%相对换算转速下裕度相对偏低外

其余各转速喘振边界线相对光滑，中低转速效率相比

1.0 转速没有大幅衰减，风扇的设计合理。经与风扇

设计指标校对，强预冷风扇实现设计点流量大于指标

要求 0.7 kg/s、高空高马赫数强预冷 55% 相对换算转

速工况下匹配流量大于指标要求 0.7 kg/s、各工况效

率及喘振裕度均满足风扇设计指标要求。

本文提出风扇低换算转速通流能力主要受 3 方

面影响，为验证理论分析的正确性，对比了强预冷风

扇与相同设计指标下常规 3 级风扇 55% 相对换算转

速下的特性，如图 14 所示。2 种风扇计算时保持了

VIGV角度一致，且均采用 100%相对换算转速下的堵

点流量、最高压比、设计点效率分别做无量纲处理。

从图中可见，在相同低换算转速下，强预冷风扇堵点

相对流量更大、特性线斜率稍大，且相对效率保持不

变，由于强预冷风扇 100%相对换算转速设计点效率

更高，因此55%相对换算转速下强预冷风扇实现了更

高的绝对效率，与前文理论分析结果相一致。经计

算，相比常规设计风扇，强预冷风扇 55%相对换算转

速匹配工作点流量增大2.25%。

通过 1 维简化假设推导了非设计转速状态点风

扇末级静子进口气流角与末级转子出口相对气流角

表1　NUMECA主要计算设置参数

版本号

网格密度

介质类型

转静交界面

差分格式

湍流模型

Y+
边条给定

其他设置

NUMECA11.2
180万、290万、390万

真实气体

周向平均的掺混面

中心差分

不带壁面函数的S-A
<10

进口总温、总压；出口静压

反流控制（backflow control）

压
比

0.36
0.34
0.32
0.30
0.28
0.26
0.24

流量
0.38 0.40 0.42 0.44 0.46

常规设计风扇
强预冷风扇

（a） 流量-压比特性

常规设计风扇
强预冷风扇

效
率

1.0
0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4

流量
0.38 0.40 0.42 0.44 0.46

（b） 流量-效率特性

图14　55%相对换算转速风扇特性对比

流量/（kg/s）0.5

180万290万390万

0.2

压
比

（a） 流量-压比特性

流量/（kg/s）0.5

180万290万390万

0.0
1

压
比

（b） 流量-效率特性

图11　不同网格密度风扇总特性

180万290万390万

换算流量/（kg/s）10

压
比

0.1

图12　不同网格密度风扇

分级特性及匹配压比

效
率

1.10
1.05
1.00
0.95
0.90
0.85

压
比

1.0
0.9
0.8
0.7
0.6
0.5
0.4
0.3

流量
0.4 0.5 0.6 0.7 0.8 0.9 1.0 0.8 0.9 1.0 1.1

效率

强预冷风扇转速为0.55
强预冷风扇转速为0.8
强预冷风扇转速为0.9
强预冷风扇转速为1.0
强预冷风扇喘振边界
常规设计风扇转速为0.55
常规设计风扇转速为1.0

图13　强预冷风扇各换算转速总特性
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的关系，同时指出末级静子大弯角设计有助于减小低

换算转速工作点的负攻角值。55% 相对换算转速匹

配工作点攻角值对比见表 2。基于 1维推导及 3维数

值仿真结果提取的末级静子攻角，由于 1维推导结果

基于理想气体等熵假设，同时未考虑末级转子落后角

的变化，结果过度预估了攻角的变化量，估计误差达

8.7°。因此，非设计工况末级转子出口相对气流角与

末级静子进口气流角变化规律对于设计具有指导意

义，后续可采用在公式中加入合适经验系数的方式提

高 1维推导结果的准确性。对于末级静子，-23°以上

的攻角仍远超常规叶型的可用攻角范围，采用大弯度

前加载叶型减小安装角提高通流能力的设计是合

适的。

在 55% 相对换算转速下常规设计风扇与强预冷

风扇末级静子各叶高的流动状态对比如图 15 所示。

从图 15（a）、（c）、（e）中可见，常规设计末级静子在

55% 相对换算转速工作点时各叶高均产生了严重的

压力面分离现象，且各叶高分离程度相当，可认为在

该工况下常规静子流动严重堵塞。强预冷风扇末级

静子在 0.1叶高发生了较为严重的压力面分离，分离

区附近流线随流动向吸力面一侧折转，使得叶片气流

折转能力下降，同时低速区的存在引发流路收缩，通

流能力下降。随叶高增大，0.5 叶高上叶片压力面的

分离区强度虽有缓解，但分离涡发展至整个叶片弦

长，叶片压升能力大幅减弱。0.9 叶高位置由于机匣

流路下压作用的影响，叶型负荷较小，压力面未出现

明显分离区。总之，强预冷风扇末级静子在55%相对

换算转速工作点各叶高吸力面最大马赫数均低于常

规设计末级静子，说明强预冷风扇末级静子一定程度

上有效缓解了叶片通道内的堵塞情况，流动状态相比

常规设计末级静子效果要好。

55% 相对换算转速匹配工作点末级静子叶表压

力对比如图 16 所示。从图中可见，在 0.1 叶高上，强

预冷风扇末级静子在一定程度上改善了压力面的分

离问题，吸力面 Cp最小值有所增大，说明吸力面最高

马赫数降低，叶型喉道附近的堵塞问题缓解；在 0.5叶

高上 2种静子叶表压力分布在 60%弦长后差异不大，

前加载叶型仅改善了压力面前半段的分离程度，对叶

中截面的堵塞缓解程度有限；在 0.9叶高上叶型前加

载和机匣流路收缩的双重作用下，叶型通道内堵塞近

乎消失，叶型在大攻角下仍保持正常的压升能力。可

见，大弯度前加载叶型在

“过负”攻角工况下有效改

善了常规末级静子叶片通

道内的堵塞流动现象，但

尚无法完全抑制整个叶高

上的压力面分离。

55% 相对换算转速强预冷风扇设计与相同设计

指标常规风扇设计下末级静子的高涡量区及叶片熵

增对比如图 17 所示。从图中可见，受“过负”攻角影

响，2种设计均包含压力面分离涡和叶片尾迹涡 2大

旋涡。对于强预冷风扇，压力面分离涡呈现叶中强，

C p

1.51.00.50-0.5-1.0-1.5-2.0-2.5
无量纲弦长

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

强预冷末级静子0.1叶高
常规设计末级静子0.1叶高

（a） 0.1叶高

C p

1.51.00.50-0.5-1.0-1.5-2.0-2.5
无量纲弦长

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

强预冷末级静子0.5叶高
常规设计末级静子0.5叶高

（b） 0.5叶高

强预冷末级静子0.9叶高
常规设计末级静子0.9叶高

C p

1.51.00.50-0.5-1.0-1.5-2.0-2.5
无量纲弦长

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

（c） 0.9叶高

图16　55%相对换算转速匹配工作点末级静子叶表压力对比

表2　55%相对换算转速匹配工作点攻角值

攻角/（°）
1维推导

-32.1
3维提取

-23.4
绝对误差

-8.7

Absolute Mach Number 0 0.1 0.1 0.3 0.4 0.5 0.6 0.7 0.8

（a） 常规0.1叶高

（d） 强预冷0.5叶高

（b） 强预冷0.1叶高

（e） 常规0.9叶高

（c） 常规0.5叶高

（f） 强预冷0.9叶高

图15　55%相对换算转速下匹配工作点末级静子流动状态对比
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尖根弱的趋势，避免了分离涡与端壁附面层低能流体

叠加作用造成额外损失，从叶片尾缘后的熵分布可

见，高熵区位于压力面一侧的叶中区域。对于常规设

计风扇，未采用大弯度前加载叶型的末级静子攻角偏

负程度更大，压力面分离涡贯穿整个叶高，并诱发了

近端壁区域的分离流动，叶片尾缘后的高熵区位于根

尖，叶中区域熵增较小源于叶片根尖堵塞造成的叶中

流管收缩。55% 相对换算转速末级静子损失对比见

表 3，对比了该工况下 2种风扇末级静子损失的差异，

相比常规设计风扇，强预冷风扇在总压损失系数和熵

增降幅均超 20%，验证了本文末级静子设计，实现了

降低“过负”攻角状态下叶片损失的目的。

4　结论

（1）为满足强预冷发动机在宽速域下的使用需

求，要求 3级风扇具备多工况下的高流通能力。增大

末级转子 A/A*，提升后 2 级转子作功能力，采用前加

载大弯角末级静子设计以降低静子低换算转速下的

高损失；

（2）基于 1 维等熵假设推导，估算了非设计工况

下末级转子气流角与末级静子攻角的对应关系，经数

值仿真验证具有合理性和准确性；

（3）相比常规设计风扇末级静子，强预冷风扇末

级静子在 55%相对换算转速匹配工作点下总压损失

系数及熵增均减小20%以上，前加载大弯度叶型设计

有助于缓解叶片在“过负”攻角下的压力面分离，避免

近端壁区附面层与压力面分离的耦合效应，提高了低

换算转速下风扇通流能力。
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-22.2%

熵增/（J/mol·K）
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7.9

-20.3%
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