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摘　 要：悬停状态下，唇口可为升力风扇提供接近一半的升力，是垂直起降飞行器动力装置的重要气

动部件。 以挖掘影响升力风扇唇口性能的几何参数为目标，针对某升力风扇应用需求设计了 ４ 种唇

口，采用经过试验验证的数值分析方法研究了造成唇口性能差异的流场及几何因素，在此基础上研究

了唇口几何参数与气动性能的关联关系并进行了验证。 结果表明：１０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 的风扇转速下，双纽

线唇口比基于 ＮＡＣＡ６５ 设计唇口的无量纲升力和无量纲流量分别提高 ３３％与 ９．５％；对于文中研究对

象，当唇口内表面斜率等于 ２ 倍双纽线斜率时，唇口的性能参数最优，大于或小于 ２ 倍双纽线斜率时，
唇口性能均会降低；１０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 的风扇转速下，与双纽线唇口相比，基于 ２ 倍双纽线斜率设计的唇口

可使升力风扇的总升力提高 ５．６％。
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　 　 随着航空电气化及民用航空动力的不断发展，
未来城市交通系统必将由地面延伸至广阔的空域以

缓解当前的城市交通压力。 这一应用前景对未来城

市空中交通工具提出了严苛的要求，既要具备垂直

起降功能又要限制噪音水平［１］。 与开式螺旋桨相

比，涵道风扇在低速领域中优秀的气动性能［２⁃３］ 以

及更低的噪音水平得到了国内外学者的广泛关

注［４⁃７］。 当飞行器处于悬停或垂直起降状态时，涵
道风扇将为飞行器提供升力从而被称为升力风

扇［８⁃９］。 涵道唇口作为升力风扇的关键气动部件，
理想情况下可以为升力风扇提供 ５０％的升力［１０⁃１２］，
因此对涵道唇口的深入研究有利于进一步推进未来

航空动力的发展［１３⁃１４］。
涵道唇口的增升效应，最早是由 Ｓｔｉｐａ［１５］ 在

１９３２ 年通过试验研究得到的，研究发现给螺旋桨外

加装环形翼型的涵道之后可以提高静止状态下的升

力。 后来 Ｐｌａｔｔ［６］ 在静态试验中测得，安装环形翼型

的涵道后，风扇的升力提高了一倍。 Ｚｈａｎｇ 等［１６］ 通

过理论分析指出，等直径的升力风扇，在提供相同升

力时，其功率仅为同直径螺旋桨的 ７０％，在消耗相

同功率时，其升力为同直径螺旋桨的 １．２６ 倍，这一

结论体现了升力风扇的性能优势。
Ｔａｙｌｏｒ［１７］ 以涵道螺旋桨为研究对象，用试验方

法研究了圆形唇口半径对升力的影响，得出圆形唇

口半径是影响唇口升力的主要参数之一。 当唇口半

径大于螺旋桨直径的 ６％时，唇口升力保持不变，小
于 ６％时，唇口升力开始降低。 Ｇｒａｆ 等［１８］以椭圆、圆
等几何形状作为唇口截面曲线，设计了 ５ 种唇口并

分别研究了它们的力学特性，结果表明大半径的唇

口在悬停状态下有更好的升力性能，小半径的唇口

在横风的状态下有更好的气动稳定性。 Ｄｅｎｇ 等［１９］

通过试验方法测得升力风扇双纽线唇口的压力分

布，指出转子在风扇唇口诱导的低压区使唇口产生

了升力。
虽然唇口升力与其前缘的半径有关，但是在工

程应用中，唇口的厚度和高度直接影响着升力风扇

的径向尺寸及轴向长度［２０］。 因此如何在有限唇口

厚度和高度约束下实现升力的最大化，成为了研究
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人员必须面对的问题之一。 Ｗａｎｇ 等［１０］应用面元方

法对升力风扇唇口进行了优化设计。 叶坤等［２１］ 采

用动量源方法进行了涵道气动力的计算，分别用响

应面模型和神经网络模型对涵道进行优化设计。 但

是他们的优化方法均是通过不断调整唇口截面曲线

控制点位置，并基于优化算法完成唇口的优化工作。
这种方法虽然可以完成唇口的优化，但是其优化结

果都是基于大量样本及优化策略。 为了在进行唇口

的优化设计之前可以确定性能更好的基础唇口，以
提高唇口优化效率，需要建立升力风扇唇口特征几

何与其气动性能的关联性。
本文从构成涵道唇口的特征几何出发，设计了

４ 种唇口，在试验校核的基础上，采用数值计算方法

对比研究了 ４ 种唇口在悬停状态下的性能差异并进

行了流动分析。 唇口升力由气流在其表面各微元面

积处气动力轴向分量的合力产生，斜率反映了各微

元轴向分力占气动力的比值。 因此，以斜率对 ４ 种

唇口截面曲线进行参数化表示，研究了曲线斜率对

性能参数的影响规律，并对这一规律进行了验证。
以此规律设计了新的唇口曲线，并研究了新唇口对

升力风扇的总升力贡献，从而确认了研究成果的工

程应用价值。

１　 研究方法与对象

１．１　 计算方法校验

升力风扇动力装置作为一个整体，各部件在共

同工作中存在着相互耦合关系，唇口为转子提供良

好进气条件的同时，转子驱动气流在唇口表面绕流

使唇口产生升力。 因此，本文以某升力风扇作为计

算方法的校验对象，采用内外流同时求解的方式对

其进行数值计算，以获取更加贴合真实流动的仿真

结果。 升力风扇周围流场沿周向均匀分布，因此为

了降低网格数量以提高计算效率，采用图 １ａ）所示

的计算域，仅对 １ ／ ２ 的静止域进行数值计算，并且对

转风扇叶片所在旋转域采用单通道的计算域。
为了使升力风扇周围的流场充分发展，上游总

压进口边界、侧面的进出口边界和下游静压出口边

界与升力风扇的距离分别为 ８ 倍、５ 倍和 １２ 倍的涵

道直径。 其中对转风扇叶片所在空间为旋转计算

域，外流场计算域为静止计算域，采用混合平面模型

处理动静交界面和动动交界面的数值传递问题。 具

体参数设置上，环境总温设置为 ３００ Ｋ，参考压力为

１０１ ３２５ Ｐａ，计算采用二阶中心格式结合 ＳＳＴ ｋ⁃ω湍

流模型。 使用结构化网格分别对对转风扇及远场计

算域进行空间离散，第一层网格划分保证了 ｙ＋值小

于 ２。 转子域网格划分时考虑 ０．５ ｍｍ 转子叶顶间

隙的影响。
调整风扇叶片与唇口表面的网格尺寸，分别划

分了 ３５０ 万、４００ 万、５００ 万以及 ６００ 万的网格数量

进行网格无关性验证。 设置 Ｒ１ 与 Ｒ２ 计算域的旋转

速度分别为 １０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 与－１０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ。 计算结

果如图 １ｂ）所示，随着网格数量的增多，唇口升力及

涵道流量均逐渐增大，定量来看，当网格数量由 ４００
万增加到 ５００ 万时，唇口升力与涵道流量分别增大

了 １．２％与 ０．７％。 网格数量增多会伴随着计算资源

的大量消耗，为了平衡计算精度与计算资源之间的

矛盾，选择 ５００ 万网格的配置策略作为本文后续的

网格划分依据。

图 １　 计算方法校验

上文所述的校验方法虽然保证了网格划分策略

的准确性，但是计算方法的正确性仍需要进一步验

证。 采用图 ２ 所示的试验装置完成升力风扇的升

力测量。 唇口与涵道壳体之间留有 ２ ｍｍ 的安装间

距，采用柔性薄膜将两部分结构进行连接，从而既保

证了流道的完整性，又留有涵道与唇口间的变形余

·１４７·
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量，使两部分结构因受力产生轴向变形时不会进行

力的传递。 使用 ＡＴＩ Ｍｉｎｉ４０ 和 ＡＴＩ Ｍｉｎｉ４５ 高精度

力学天平分别采集唇口及涵道主体的升力值。 试验

时通过 ＰＩＤ 调节使 Ｒ１ 与 Ｒ２ 保持同一转速，因此下

文仅用一个转速描述对转风扇的旋转速度。
数值计算与试验总计对比了 ８ ０００， ９ ０００，

１０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ这 ３ 组转速下的唇口升力。 结果对比

图 ２　 唇口升力试验

图 ３　 唇口升力结果对比

如图 ３ 所示，３ 组转速的数值计算与试验结果的差

异均在 ３％以内。 由此进一步验证了前文所述的网

格划分策略及数值计算方法的正确性。
１．２　 研究对象

从以往的研究中可发现，研究人员常常选取 ３
种类型的几何形状作为唇口截面曲线。 Ｓｔｉｐａ［１５］ 和

Ｐｌａｔｔ［６］ 选择翼型作为唇口的截面曲线，Ｗａｎｇ［１０］ 和

Ｄｅｎｇ［１９］选择双纽线作为唇口的截面曲线，Ｔａｙｌｏｒ［１７］

和 Ｇｒａｆ［１８］选择椭圆或圆作为唇口的截面曲线。 本

文则同时选取以上 ３ 类几何形状作为唇口截面曲

线。 以往的研究中各位学者选择的翼型不尽相同，
本文使用的翼型选择为 ＮＡＣＡ００１２ 及 ＮＡＣＡ６５。

各唇口截面曲线的原始及最终几何形状如图 ４
所示，为了使 ＮＡＣＡ００１２ 及 ＮＡＣＡ６５ 翼型满足厚度

及高度的约束条件，本文仅选取翼型前缘处满足厚

度与高度比值的一段作为唇口的截面曲线形状。 选

取四分之一双纽线、二分之一椭圆作为唇口截面的

部分曲线，其余部分用曲线光滑过渡至直线段。 为

了明确各构成唇口截面曲线的原始形状，下文均采

用 ＮＡＣＡ００１２、ＮＡＣＡ６５、双纽线和椭圆指代所设计

的 ４ 种唇口。
为了避免唇口厚度及高度差异对结果的影响，

设计时保证 ４ 种曲线的厚度及高度分别为 ２０ ｍｍ
和 ３１ ｍｍ。 本文的研究对象，除了唇口截面曲线存

在差异外，进口导流锥、转子以及涵道壳体的几何参

数均保持一致。 详细参数如图 ４ 和表 １ 所示。

图 ４　 ４ 种唇口设计

·２４７·
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表 １　 涵道唇口几何参数

参数 值

进口导流锥截面形状 椭圆

唇口内表面距中轴线距离 ／ ｍｍ ７７
唇口厚度 ／ ｍｍ ２０
唇口高度 ／ ｍｍ ３１

２　 结果与讨论

针对所设计的 ４ 种唇口，应用经过试验校验的

数值分析方法，开展了无来流条件下唇口性能参数

及流动研究。 使用无量纲升力 ＬＮＤ（ｎｏｎ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ｌｉｆｔ）及无量纲流量 ＱＮＤ（ ｎｏｎ⁃ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ ｍａｓｓ ｆｌｏｗ）
对唇口性能进行定量表示。

ＬＮＤ ＝
Ｌｎ

Ｌｒｅｆ，ｎ
（１）

ＱＮＤ ＝
Ｑｎ

Ｑｒｅｆ，ｎ
（２）

式中： Ｌｎ 及 Ｌｒｅｆ，ｎ 分别是转速为 ｎ 时唇口的实际升力

与参考升力，升力方向沿涵道轴向；Ｑｎ 及 Ｑｒｅｆ，ｎ 分别

是转速为 ｎ 时通过唇口的实际流量与参考流量。
参考升力及参考流量的定义为

Ｖｅ，ｎ ＝
－ ２ｐｎ

ρ
（３）

Ｌｒｅｆ，ｎ ＝ １
２
ρＡＶ２

ｅ，ｎ （４）

Ｑｒｅｆ，ｎ ＝ ρＡＶｅ，ｎ （５）
式中， ｐｎ 为唇口出口截面处的平均相对静压力。
２．１　 结果分析

在数值计算方法被充分验证的基础上，得到图

５ 所示的无量纲流量及无量纲升力特性曲线。 无量

纲流量与无量纲升力结果均表明，双纽线唇口无量

纲参数最高，其次是椭圆唇口，最后是 ＮＡＣＡ００１２ 和

ＮＡＣＡ６５ 唇口。 在 １０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 的转速下，椭圆唇

口的无量纲升力与无量纲流量比 ＮＡＣＡ６５ 唇口分别

提高 ３３％与 ９．５％。
翼型之所以不适合作为升力风扇的唇口曲线，

是因为唇口流动结构与二维机翼的流动结构完全不

同。 二维机翼的流场为气流在机翼前缘处分开，沿
机翼上下表面流动并在尾缘处汇集，是一种由前缘

向尾缘的流动。 而气流在升力风扇唇口表面的流动

为气流由唇口外表面出发，流过唇口前缘并向内表

面流动，是一种绕前缘的流动。 除上述原因之外，也

图 ５　 性能参数

不排除因为本文仅选取了翼型的前缘区域用于研究

从而使翼型唇口性能参数降低的可能性。 但这一问

题并不是本文研究重点，后续不再进行深入讨论。
对于升力风扇唇口，气流沿唇口周向均匀分布，

因此仅需分析通过中轴线截面上的流动信息即可。
１０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 的转速下，各唇口截面速度云图如图 ６
所示。

图 ６　 截面速度云图

·３４７·
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气流在双纽线及椭圆唇口表面形成了明显的加

速区，两者加速区的差异在于椭圆唇口表面的高速

区位于唇口前缘附近，而双纽线唇口表面的高速区

更靠近唇口内部。 相比于双纽线和椭圆唇口，气流

在 ２ 种翼型唇口表面的加速作用明显减弱，气流加

速区范围明显减小。 正是气流在唇口表面加速作用

的差异引起了无量纲升力的差异。
从图 ６ 中同样可以看出，４ 种唇口内表面均形

成了流动分离区。 其中 ＮＡＣＡ６５ 和 ＮＡＣＡ００１２ 唇口

表面分离区最强，椭圆和双纽线唇口最弱，这一趋势

与唇口性能参数趋势相一致。 说明唇口内表面的流

动分离影响着性能参数的变化，但是流动分离的产

生原因仍需进一步研究。
流动分离一般由逆压梯度产生，图 ７ 显示了各

唇口表面的相对静压力分布，４ 种唇口外表面的压

力分布几乎一致，说明了唇口外表面曲线差异不会

对其流动产生影响。

图 ７　 唇口表面压力分布

椭圆、ＮＡＣＡ００１２ 以及 ＮＡＣＡ６５ 唇口的压力峰

值均位于唇口前缘顶点处，双纽线唇口的压力峰值

则更靠近唇口内部。 因此，气流在椭圆、ＮＡＣＡ００１２
以及 ＮＡＣＡ６５ 唇口内表面的逆压流动自前缘顶点开

始。 而双纽线唇口表面的逆压流动更靠近唇口内

部，这一流动现象延缓了双纽线唇口内表面的流动

分离，由此解释了双纽线唇口气流加速区更靠近唇

口内部的原因。
双纽线唇口的气流加速区及分离起始位置更靠

近唇口内部，低压区覆盖更大的面积，使其升力高于

其他 ３ 种唇口。 对于均从前缘顶点开始具有逆压流

动的 ＮＡＣＡ００１２、ＮＡＣＡ６５ 及椭圆唇口，压力峰值越

大说明了在唇口可提供更大的升力，因此压力峰值

的大小也表示了升力的大小，图 ７ 中压力峰值与升

力由大到小分别为椭圆、ＮＡＣＡ００１２ 和 ＮＡＣＡ６５。
唇口可为升力风扇提供两方面的作用，一方面

是提供升力，另一方面则是对进口气流进行整理，改
善转子的进气品质。 进口气流的均匀性越好意味着

进气品质越高，为了对比各唇口对进口气流均匀性

的影响，从图 ８ 所示的唇口出口处轴向速度沿径向

的分布可以看出，气流在唇口出口截面处的速度差

异仅存在于唇口内表面附近，由于黏性的作用，唇口

内表面处的气流速度将降至 ０。 结合图 ６ 中的云图

可以得到，流动分离使靠近各唇口内表面附近的速

度分布产生了差异，并且分离区的存在减小了涵道

的有效流通面积，降低了气流流通能力，使各唇口的

无量纲流量产生差异。

图 ８　 出口截面轴向速度沿径向分布

完成对 ４ 种唇口的性能参数及流动现象的分

析，得到了影响唇口性能参数的流场信息。 但是，无
法得出唇口特征几何与其气动性能的影响关系。

结合图 ４ ～ ５ 可以发现唇口性能参数与几何形

状之间存在着关联性，可以定性看出，在唇口顶部，
唇口截面内表面曲线越高，其无量纲流量与无量纲

升力越大。 而唇口截面内表面曲线越高，意味着自

唇口顶部开始，其截面曲线切线与 Ｘ 轴夹角的变化

率越小。 在数学中，斜率表示了曲线的切线关于横

坐标的倾斜程度，因此，本文提出以斜率对唇口截面

曲线进行参数化表示，研究斜率与性能参数之间的

关联性。
２．２　 斜率对唇口性能参数的影响分析

唇口升力为唇口表面的各微元面积处产生的力

在涵道轴线方向分力的合力，而各微元面积处沿轴

向的力则是由唇口表面压力及曲线切角决定，表达

式为

Ｌｌｉｐ ＝ ∑Δｐ·Δｓ·ｃｏｓθ （６）
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式中： Δｐ 为微元上的相对静压力；Δｓ 为微元面积；θ
为微元处的切线与涵道径向的夹角。

唇口曲线斜率

ｋ ＝ ｔａｎθ ＝ ｄＺ
ｄＸ

（７）

式中， ｄＺ 与 ｄＸ 分别为唇口曲线在 Ｚ 与 Ｘ 方向上的

微分。
对于唇口曲线，θ 满足 － ９００ ≤ θ ≤９００，同时满

足

ｔａｎθ ＝ １
ｃｏｓ２θ

－ １ （８）

　 　 因此可用斜率 ｋ即 ｔａｎθ的相对大小对唇口曲线

进行参数化表示，进而研究其对唇口性能参数的影

响规律。
由 ２．１节的研究发现，当Ｚ小于等于２４ ｍｍ时，４

种唇口均已产生流动分离现象，所以分离的起始位

置均位于 Ｚ大于 ２４ ｍｍ处。 根据公式（７） 计算得到

唇口曲线斜率，如图 ９ 所示。 唇口外表面曲线不会

对其流动产生影响，因此下文仅关心唇口内表面曲

线斜率（大于等于 ０ 部分）与其性能参数之间的影

响关系。

图 ９　 唇口曲线斜率

从图 ９ 中可以看出，唇口内表面斜率由大到小

分别为 ＮＡＣＡ６５ 唇口、ＮＡＣＡ００１２ 唇口、椭圆唇口和

双纽线唇口，这一结果与唇口性能参数形成了一定

的关联性，即唇口内表面曲线斜率越小，其性能越

好。 对于关系式 （６） 而言，唇口斜率越小意味着

ｃｏｓθ 越大，同样也会使唇口升力增大。
２．３　 斜率对唇口性能参数影响规律验证

由于上文的结论是在 ４ 组有限数据的基础上得

到的，结果不具有普适性。 为了验证上述猜想，以双

纽线为基础，设计多组不同斜率的唇口截面曲线对

其进行对比研究。 新曲线的设计依据为，保证唇口

外表面曲线不变，即图 １０ 中 Ｃ 区域（８９ ＜ Ｘ ＜ ９７）
内的曲线保持不变，改变Ｂ区域（７８ ＜ Ｘ ＜ ８９） 曲线

的斜率，通过调节 Ａ区域（７７ ＜ Ｘ ＜ ７８） 内曲线的斜

率保证新设计唇口高度与双纽线唇口一致。

图 １０　 双纽线唇口区域划分

使用公式（９）中的 ｎ 次多项式对双纽线 Ｂ 区域

的斜率进行表示

ｆ′ ＝ ｂ０ ＋ ｂ１ｘ ＋ ｂ２ｘ２ ＋ … ＋ ｂｎｘｎ （９）
　 　 新设计的唇口曲线斜率由系数 λ 确定，即新曲

线在 Ｂ 区域的斜率表达式为

ｆ′ｂ ＝ λ（ｂ０ ＋ ｂ１ｘ ＋ ｂ２ｘ２ ＋ … ＋ ｂｎｘｎ） （１０）
　 　 新设计的唇口曲线在 Ｂ 区域的表达式为

ｆｂ ＝ λ β ＋ ｂ０ｘ ＋ １
２
ｂ１ｘ２ ＋ １

３
ｂ２ｘ３ ＋æ

è
ç

　 … ＋ １
ｎ ＋ １

ｂｎｘｎ＋１ ö

ø
÷ （１１）

其满足边界条件 ｆｂ（８９） ＝ ３１。
新设计的曲线在 Ａ 区域的表达式由公式（１２）

中的 ３ 次多项式进行参数化

ｆａ ＝ α ＋ ａ０ｘ ＋ ａ１ｘ２ ＋ ａ２ｘ３ （１２）
其满足边界条件 ｆａ（７７） ＝ ０，ｆａ（７８） ＝ ｆｂ（７８）。

在 Ａ 区域和 Ｂ 区域的连接处即 Ｘ ＝ ７８ 处，保证

两段曲线一阶导和二阶导连续，则 ｆ′ａ（７８） ＝ ｆ′ｂ（７８），
ｆ″ａ（７８） ＝ ｆ″ｂ（７８）。

采用上述方法，令系数 λ 分别等于 ４ ／ ７，６ ／ ７，
８ ／ ７，１０ ／ ７，１２ ／ ７，１４ ／ ７，１６ ／ ７，得到新的曲线斜率及曲

线几何如图 １１ 所示。 当 λ ＝ １６ ／ ７ 时，新设计的曲线

斜率大于椭圆唇口斜率，当８ ／ ７≤λ≤１４ ／ ７时，曲线

斜率位于椭圆唇口及双纽线唇口斜率中间，当 λ ≤
６ ／ ７ 时，曲线斜率小于双纽线唇口斜率。

·５４７·
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图 １１　 新唇口设计

新设计唇口的性能参数对比结果如图 １２ 所示，
可以看出，当唇口内表面斜率小于双纽线斜率时，唇
口性能参数均差于原始的双纽线唇口。 当唇口内表

面斜率大于双纽线斜率时，唇口性能参数均好于原

始的双纽线唇口，且随着唇口斜率的增大，其性能参

数逐渐变好。 但是，当系数 λ ≥ １４ ／ ７ 时，新设计的

唇口性能参数不再有明显提升，甚至当 λ ＝ １６ ／ ７时，
其无量纲升力低于 λ ＝ １４ ／ ７ 时的值。

结合 ２．２ 节内容可以得到，对于本文的研究对

象，双纽线及椭圆唇口的曲线斜率之间存在最优的

唇口曲线斜率，这一唇口曲线斜率为 ２ 倍双纽线唇

口斜率。 当唇口内表面斜率大于该斜率时，随唇口

内表面斜率的减小唇口性能参数逐渐变好，当小于

该斜率时，随唇口内表面斜率的减小唇口性能参数

逐渐变差。

图 １２　 新设计唇口性能参数对比

上述研究仍留有一个问题需要解决，即当 λ ＝
１４ ／ ７和 １６ ／ ７时，椭圆唇口曲线斜率位于新设计的唇

口曲线斜率之间，但是其性能参数明显差于新设计

的唇口曲线，那么上文中提到的斜率与性能间的影

响规律是否成立需要进一步分析。 为了分析该现象

的产生原因，获取 λ ＝ ４ ／ ７，８ ／ ７，１４ ／ ７，１６ ／ ７唇口与椭

圆唇口表面相对静压力分布，进行如图 １３ 所示的对

比。 可以看到，λ ＝ １４ ／ ７ 和 １６ ／ ７ 时的唇口内表面压

力分布与椭圆唇口几乎重合。 由此可以得到，唇口

斜率直接影响了内表面压力分布，进而影响着性能

参数的变化。

图 １３　 唇口表面压力分布对比

·６４７·
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虽然 λ ＝ １４ ／ ７，１６ ／ ７ 与椭圆唇口曲线的斜率和

压力分布几乎一致，但是从图 １１ｂ） 中可以看出，λ ＝
１４ ／ ７，１６ ／ ７ 唇口前缘顶点位于椭圆唇口前缘顶点右

侧，说明 λ ＝ １４ ／ ７，１６ ／ ７唇口内表面占据更大的 Ｘ方

向上的长度，从而使其 Δｓ 比椭圆唇口更大，这也就

是 λ ＝ １４ ／ ７，１６ ／ ７ 唇口性能参数好于椭圆唇口的原

因。 从这一结果中可以得到启示，在进行升力风扇

唇口设计时，可以适当压缩唇口外表面所占的厚度

（Ｘ 方向上的长度），即尽可能将唇口前缘顶点向唇

口外侧移动以增大内表面面积从而提高其性能

参数。
对比分析 λ ＝ ４ ／ ７，８ ／ ７，１４ ／ ７ 这 ３ 种唇口的压力

分布可以看出，唇口斜率对其内表面压力分布的影

响规律为：随着斜率的减小，压力峰值会逐渐降低，
同时伴随着压力峰值逐渐向唇口内部移动。 这一结

果将有助于从曲线斜率出发对唇口表面压力梯度进

行控制，从而控制流动分离现象。
２．４　 唇口对升力风扇的升力贡献

虽然上文发现并验证了斜率对唇口性能参数影

响规律，但是升力风扇作为一个整体的动力单元，当
唇口的升力贡献发生改变时，其对升力风扇的升力

又会产生何种影响需要进行进一步的验证。
图 １４ 为采用 ２ 种唇口升力风扇各部件的升力

贡献，可以看出，当升力风扇采用基于 ２ 倍双纽线斜

率设计的唇口时，其总升力和唇口升力均高于采用

双纽线唇口升力风扇的总升力和唇口升力，且在

１０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ的转速下，其总升力比双纽线唇口升力

风扇的总升力提高 ５．６％。

图 １４　 升力风扇各部件升力贡献

３　 结　 论

本文对构成升力风扇唇口的截面曲线进行研

究，分析了 ４ 种唇口曲线的性能参数差异，使用斜率

对唇口进行参数化表示，研究了斜率与唇口性能参

数的关联关系，得到了以下结论：
１） 对双纽线、椭圆、ＮＡＣＡ００１２ 和 ＮＡＣＡ６５ 作

为截面曲线的唇口性能参数进行了对比研究，结果

表明，在 １０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ 的转速下，双纽线唇口的无量

纲升力与无量纲流量分别比 ＮＡＣＡ６５ 唇口提高

３３％与 ９．５％。
２） 唇口内表面曲线斜率与性能参数的关联关

系为：存在 ２ 倍双纽线斜率的最优唇口斜率，当唇口

内表面斜率大于或小于该斜率时，唇口的性能参数

均会降低。
３） 与基于双纽线设计的唇口相比，基于 ２ 倍双

纽线斜率设计的唇口，可使升力风扇在１０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ
转速下的总升力提高 ５．６％。
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第 ４ 期 王思维，等：升力风扇唇口特征几何与其气动性能关联性分析
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