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0 引言
开式转子发动机（Open-rotor Engine），

也被称为无涵道桨扇发动机，这一概

念美国国家航空航天局（NASA）于上

世纪70年代首先提出来[1]，介于涡桨与

涡扇之间的一种发动机。相对于传统

的涡桨发动机，先进的开式转子发动

机可以在Ma0.8左右，10675m高度保

持相对较低的耗油率[2]。与同等技术的

涡扇发动机相比，由于其超高的涵道

比，开式转子发动机具有推进效率高，

燃油消耗率低，使用费用低，循环效率

高，巡航速度相当和起飞性能好的技

术优势。近几年高油价使得航空公司

的运营成本激增，为了降低燃油消耗，

除了普惠公司还在犹豫不决外，GE、罗

罗等主要航空发动机制造商重新开始

重视桨扇发动机[3]。

开式转子发动机所存在的技术难

点主要包括噪声和振动（包括机舱内

和舱外），机身和机翼的结构强度，适

航条件（如鸟撞问题），发动机的安装，
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齿轮箱的冷却和可靠性问题以及叶片

设计等几个方面[4]。其中开式转子叶片

的设计包括桨盘载荷、叶尖速度、叶片

数、掠型等参数的选取，还要考虑桨叶

的扭向规律、叶尖的设计等问题。开式

转子叶片最初的设计思路是通过提高

涡扇发动机的涵道比来提高发动机的

推进效率，随着风扇直径的增大，去掉

风扇外的机匣便成为一种选择，这样，

在叶片流动就具有了螺旋桨的流动特

征。因此，开式转子叶片气动性能的研

究可以从螺旋桨气动性能的研究方法

入手。

1 计算方法
开式转子发动机叶片的气动设计

类似于重载荷螺旋桨，采用了Gluaert提

出的螺旋桨气动设计方法[6]，Hamilton 

Standard公司在设计过程中加入了可压

缩流动的叶片数据进行了修正[7]。

本文采用Adkins和Liebeck基于

Gluaert理论的改进设计方法，取消了

在利用Prandtl近似求解径向流动时

带来的动量损失时采用的小角度假

设和轻载荷假设。其优化过程定义了

直径，来流速度、转速、总功率或者推

力、叶片数共5个全局参数，通过改变

迎角和升力系数分布，达到优化弦长

和叶片安装角以满足最大效率条件的

目的。

基本原理及推导过程参见文献

[8-10]，主要公式及设计过程如下。首

先，确定设计参数，由设计参数计算得

出推力系数TC或者功率系数PC：

)/(2 22 RVTTC πρ=                              
)/(2)/(2 2323 RVQRVPPC πρπρ Ω==    

　　给定诱导速度与自由流速度比

ζ=v’/V的初值，由叶尖气流角 t和速度

比ζ通过方程(3)、(4)分别计算各叶片截

面的Prandtl动量损失因子F和气流角  ，

)arccos ()/2( feF −= π                 

)2/1(tan ζλ +=t   
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tBf ξ sin/)1)(2/( −= φ                                         (5)
由式(6)计算得出相对速度并根据声速算出马赫数：

 sin/)1( aVW += φ                                                         (6)

其中，轴向诱导速度

 )tan1(cos)2/( 2 φεφζ −=a                                            (7)
由马赫数选取叶片截面阻力-升力比ε和迎角α，为使ε

最小，重复以上步骤直至每个截面升阻比都到达最大值。

由式(8)计算弦长，并算出气流角   =  t+α

)/(4 BCGVRWb lζπλ=                                                  (8)    
若给定推力系数Tc，则由式(9)～ (14)计算速度比ζ和功

率系数Pc
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图1　NACA16304修正升力系数

图2　NACA16304可压缩升力系数

（15）

 (16)

参数 符号 值

叶片数 NB 10

叶片直径（m） D 2.7

轮毂直径（m） D0 0.945

巡航速度（m/s） V0 239.6

巡航高度（m） H 10000

功率（kW） P 210

表1　开式转子的主要设计参数

同样，若给定功率，可得出速度比ζ和推力系数Tc：
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若速度比ζ大于给定残差，则使用新的值重新开始计算。

2 叶型选择
叶型的选择对于开始转子叶片的性能有很大的影响，

由于桨叶大部分处在超声速区，传统的螺旋桨叶型已经不

适用与桨扇的设计。美国的Hamilton Stamdard，Cessna和

Grumman公司各自发展了的自己的高性能桨扇叶型，但是

资料都保密。本文采用NACA16系列叶型，这种叶型在跨声

速区有较好的性能[11]。

在Adkins等人给出的设计方法中，优化迎角的过程

首先要计算出雷诺数，再根据叶型气动参数选择最优的

迎角。由于叶片气动特性在低来流速度的情况下与不可

压缩流动近似，这种方法并没有计入空气可压缩性带来

的影响，当来流速度较大时，则需要进行可压缩流动修

正。当来流速度为高亚声速时，气流经过叶片加速达到超

声速，进而出现激波，对叶片气动参数产生很大的影响，

从而使由计算雷诺数进行迎角的优化产生很大误差。因

此，在计算过程中引入马赫数的影响就十分必要了。

图1为采用可压缩流动理论修正后NACA16304叶

型气动参数，由参考文献[12]中提供的原始数据和公式

编程算出，叶型升力系数在迎角小于-2º或大于6º后超

过计算下限或上限。从图中可以看出升力系数在Ma0.9

左右达到最大值，之后急剧下降。图2为NACA16304叶

型气动参数[11]，随着马赫数的增加，升力系数缓慢上升，

φφ
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图3　叶片弦长沿径向分布
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在叶片出现激波后有明显的下降，之后略有上升，在

达到Ma1.1左右后又平缓降低。在一定迎角范围内，经

可压缩流动修正之后的升力系数随马赫数变化在小于

Ma0.7时与实验数据相近，而在跨声速区域，则有明显

的差别。

雷诺数对气动参数的影响与叶片表面附面层有关，

在跨声区域，雷诺数的变化对叶型气动参数的影响很小。

NACA16系列叶型，尤其是最大厚度较小的叶型，雷诺数

对升力系数以及阻力系数随马赫数变化的影响很小，在

螺旋桨的设计过程中，其对效率的影响不到1%[13]。综上所

述，并考虑到桨扇设计点来流马赫数一般在Ma0.75以上，

在设计过程中并未采用雷诺作为优化过程的参考，而是

通过计算相对马赫数从而依据NACA16系列叶型可压缩

流动气动参数完成优化过程。

3  二维设计结果
考虑到现代民航客机对发动机的要求，由此确定开式

转子的主要设计参数如表1所示。

由于马赫数过高会产生强激波，对降低耗油率和减小

噪声不利，因此需要限定叶尖速度。设定叶尖速度为240m/s，

由此计算出开式转子叶片转速为1719rpm。设计过程采用

Matlab编程，经过计算设计点进距比为3.1，效率为74.5%，

推力系数为0.40，功率系数为1.65。弦长及安装角沿径向分

布分别如图3和图4所示，在75%半径处，安装角为58.5°。叶

片采用前缘积叠方式，后掠角沿径向分布如图5所示，叶尖

后掠角为27°。

4  三维性能分析
开式转子叶片流场由结构化网格生成软件Autogrid5

生成网格，网格节点数320万，数值模拟采用CFD计算软件

ANSYS CFX。计算域如图6所示，进出口均给定为压力边

界条件，远场采用开放式边界条件。计算采用Shear Stress 

Transport（SST）二方程湍流模型，一阶精度的迎风格式。大

气条件设置为10000米高空，来流速度为Ma0.8，通过调整转

速改变进距比。

计算结果如图4所示，设计点进距比为3.1，效率为

72.2%，推力系数为0.39，功率系数为1.51，推力和功率与设

计结果相比略低。从图中还可以看出，推力和功率系数随进

距比增大减小，最高效率点并不是设计点，这一点与NASA

实验数据类似[7] 。
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图3　叶片弦长沿径向分布
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5 结论
本文运用改进了Adkins等人提出

的片条理论，使其适用于高亚声速来流

的设计，完成了开式转子发动机叶片的

气动设计工作，并利用CFX进行了数值

模拟，得出以下结论。

1） 利用Betz条件优化叶片的安装

角以及弦长分布，可以使叶片各截面叶

型达到较高的升阻比，并使整个叶片的

动量损失达到最小。直接利用可压缩流

动叶片数据可以避免可压缩修正带来

的误差。所设计的桨叶在设计点效率为

74.5%。

2） 用CFX模拟结果与设计结果基

本相符，推力系数与功率系数略低于设

计值，其原因可能是设计过程没有引入

三维效应，如叶尖涡的影响。

3） 由于叶片区域大部分处在超声速

区，激波的存在和较大的叶片负荷使桨

扇叶片的效率明显低于大尺寸螺旋桨。

4）参考NASA的相关报告可以看

出，Adkins提出的螺旋桨设计方法在经

过修正之后可以比较恰当地完成开式

转子叶片的设计工作。                   
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