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Electric Ducted Fan Design Based on Boundary Layer Ingestion 

边界层吸入式电动涵道风扇设计研究

边
界 层 吸 入（BLI） 技 术 最

早源于海军舰船、潜艇和

鱼雷，即将螺旋桨推进器

置于船体尾迹之中，可以获得更高

的推进效率、降低能耗。近年来，

在民用航空领域，飞机和发动机的

设计逐步精细化，在传统气动布局

和发动机架构下，系统性能已经趋

于极限，设计者开始考虑在发动机

和飞机的集成上获取效益，通过更

为紧凑的机体/推进系统集成方案

来进一步降低阻力和油耗。在此背

景下，边界层吸入式推进系统逐步

走入研究者的视野。通过将飞行器

机体表面边界层低能流体吸入风扇，

并通过风扇增压做功来产生推力，

从而提高飞行器推进效率，获得飞

机和发动机的总体性能收益 [1]。

技术应用
在推力需求和发动机进口流量相同

的情况下，当采用传统构型的发动

机时，推进系统吸入干净来流 ；而

当采用BLI推进时，推进系统吸入的

来流来自机体边界层，速度小于干

净来流速度。由于BLI发动机的排气

速度小于干净来流时发动机的排气

速度，因此采用BLI 推进技术只需要

更少的能量便可产生相同推力，从

而有效降低燃油消耗。
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由于边界层吸入技术的节能效

果非常可观，近年来，该技术在亚

声速民用固定翼飞行器上的应用研

究备受关注。美国国家航空航天局

（NASA）、麻省理工学院（MIT）、法

国航空航天研究院（ONERA）等多

家欧美研究机构和高校均提出了基

于边界层吸入技术的未来先进飞机

构 型 [2-5]。 其 中，NASA 的STARC-

ABL 推进构型同时采用了边界层吸

入技术和电推进技术，并且对现有

常规机体结构的改动相对最小，被

认为是未来N+3阶段内最有希望的

一种构型。该方案主要思路为在常

规单通道飞机的尾部加装一个电动

涵道风扇，如图1所示。

NASA 在2016年 美 国 航 空 航 天

学会（AIAA）年度科技大会上首次

公布了STARC-ABL构型初步方案，

机 尾 风 扇 由 安 装 在 机 尾 轮 毂 内 的

2.6MW电动机驱动，风扇抽吸机体

上的边界层，同时提供一部分飞行

推力。电动机所需电力由机翼下方

两台常规构型燃气涡轮发动机进行

功率提取发电获得，在飞行中飞机

推力由发动机和电动涵道风扇持续

共同提供。研究结果显示 ：与同级

别未采用BLI技术的飞机相比，应用

BLI 技术的飞机即使考虑到进气气流

畸变使风扇气动效率损失3.5%，仍

可以节油12.2%[6]。因此，对边界层

吸入技术和混合电推进技术等开展

 图 1   STARC‒ ABL 混合电推进构型

电力驱动的

机体推进器

从涡扇发动机中

进行功率提取

电力传动机构
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相关技术预研和试验验证，具有非

常重要的现实意义。

电动涵道风扇设计
以民用150座级单通道飞机为应用

对象开展边界层吸入式电动涵道风

扇设计为国内首次。机翼下方的两

台常规构型涡扇发动机在提供主要

推力的同时，分别提取相同的功率

通过机载发电机产生电能 ；在巡航、

起飞等典型工况下提取功率产生的

总电能均为1MW ；电能通过机体电

缆输送至飞机尾部，通过兆瓦级航

空电动机驱动电动涵道风扇运转产

生额外的动力。

总体性能指标

根据飞机总体性能需求，并综

合考虑现有常规发动机各部件性能

设计水平，以及发电机、电缆、电

动机等电力系统核心部件的效率和

损失，使用基于Simulink自行开发的

混合电推进系统总体性能程序，给

出电动涵道风扇总体性能设计参数

如表1所示。

电动机/风扇耦合研究

根据飞机的性能需求，首先对

风扇和电动机开展耦合设计研究。选

取了多个转速对风扇和电动机进行参

数化性能匹配研究，最终确定系统综

合性能相对最优的设计转速值。

一方面，当相对设计转速分别

为1倍转速、1.03倍转速和1.3倍转

速时，在转速从设计点开始下降的

过程中，电动机功率均随转速呈线

性下降规律。这样导致在相同的低

转速时，电动机设计转速越高，输

出功率越低，难以满足起飞工况低

转速、大功率的要求。较高的设计

转速会使得设计压比较低的风扇叶

片载荷过低，降低风扇的气动效率。

另一方面，电动机设计时需要

保持在相对较高的转速区间范围，

以维持优良的转速特性。如果风扇

转速过低，会使得电动机设计难度

增加，无法满足功率和电磁性能的

相关要求。通过风扇和电动机的多

轮耦合迭代，最终选定风扇和电动

机共同转速为1倍相对转速。

在确定好风扇和电动机的转速

后，对电动涵道风扇流道型线开展

尺寸匹配研究。以风扇进口气动界

面（AIP）处的轮毂半径为对象（对

应轴向坐标x=0mm），分别探索不同

轮毂直径的风扇与电动机一体化设

计。研究内容主要包括1倍、1.12倍

和1.32倍3种不同相对轮毂半径流道

方案。 

通过不同轮毂半径下的电动机

方案设计研究表明，一方面，当设

计尺寸过小时，电动机无法在较佳

的电磁性能下满足兆瓦级大功率输

出要求，经过迭代分析，最终选定

1.32倍 轮 毂 半 径 方 案 ；另 一 方 面，

对于电动涵道风扇气动设计而言，

如果轮毂半径适当增加，风扇转子

叶片根部上游区域的型面曲率减小，

造成的分离损失降低，有利于电动

涵道风扇气动的高效率设计。

风扇通流设计

电 动 涵 道 风 扇 通 流 设 计 采 用

中国航发商发开发的通流设计软件

SCMAC，基于流线曲率法求解周向

平均流场。通流设计输入子午面流

路计算站数据、转子叶片排出口压

比和效率分布、静子叶片排出口气

流角和总压恢复系数分布、叶片排

内部各计算站金属堵塞和倾斜角分

布、气动堵塞系数等设计参数，输

出各计算站的气动参数。

由于电动涵道风扇安装在飞机

尾部，风扇进口 AIP 的总压分布始

终保持为非均匀分布，如图 2 所示。

根据进气总压分布特点进行工程化

近似，在实际通流设计时，将进口

参数名称 取值范围

巡航高度/m 11277

进口物理流量/（kg/s） 72

压比 1.2

巡航等熵效率 ≥0.90

风扇功率/MW 1.0

风扇巡航推力/ N ≥ 3000

表 1   电动涵道风扇设计点性能参数

图 2   风扇 AIP 总压分布

总压 / Pa

29000

28000

27000

26000

25000
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条 件 处 理 为 沿 周 向 均 匀 的 径 向 畸

变。

电动涵道风扇二维流道结构主

要包括进气段内流道、支板、转子、

静子、出口排气段内流道，机匣型

线部分由短舱设计提供，如图3所示。

由于风扇压比较低，为了降低气流

轮毂区域损失，在设计时适当提升

轮毂流道以加速该区域气体流动以

降低流动损失，同时降低扩散因子

提升风扇稳定裕度。

风扇叶片设计

风扇叶片造型基于中弧线叠加

厚度分布的造型原理。中弧线选用自

由中弧线类型，厚度分布采用标准

厚度分布，前缘形状采用多项式前缘

设计。由于风扇压比较低，相比常规

风扇叶片，适当减少叶片数量以增加

风扇载荷，从而提高风扇气动效率。

风扇叶片数量最后确定为转子16片，

静 子26片。 支 板 选 用S.15688叶 型，

前尾缘金属角沿径向均为0°。

风扇三维仿真

三 维 流 场 计 算 采 用 商 业 软 件

NUMECA 的FINE/TURBO 求 解。 网

格采用AUTOGRID 进行划分，所有

叶片网格拓扑结构为O4H ；第一层

网格高度取值为5×10-6m，网格y+

值分布在1之内 ；风扇叶片的叶尖间

隙为1.5mm ；风扇部件最后生成的

总网格数为支板115万个，转子150

万个，静子113万个。

通 过 计 算 得 到， 巡 航 设 计 点

物 理 流 量 为72.0kg/s， 风 扇 的 压 比

为1.2，效率为0.911，稳定裕度为

33%，推力为5kN，起飞工况的风扇

效率为0.88，相关参数均满足或优

于总体性能设计指标。通过三维计

算流体力学（CFD）计算结果对比

表明，采用进口总压分布近似处理

方法与按照实际进口条件的全环稳

态计算相比，流量、压比误差在1%

以内，效率误差在0.2%以内，满足

工程精度需求。

结束语
航空混合电推进技术是未来高性能

民用航空发动机的主要发展趋势之

一，也是商用飞行器实现更低油耗

和满足更为严苛的环境指标要求的

有效途径。本文针对民用航空兆瓦

级电动涵道风扇，开展了国内首次

方案设计预研，探索了风扇和电动

机的耦合设计方法，在实际畸变进

气条件下完成了风扇气动方案设计，

三维数值仿真结果满足总体设计指

标要求。围绕该构型开展方案设计和

试验验证，将为未来国产新型民用航

空发动机的顺利研制提供坚实基础，

也是提高下一代航空发动机产品市场

竞争力的重要保障。               

（罗钜，中国航发商发，工程师，

主要从事风扇/压气机气动设计和多

学科优化研究）
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