
航 空 学 报                                                              Jan. 25 2011 Vol.32 No.X XX-XX 
Acta Aeronautica et Astronautica Sinica                                       ISSN 1000-6893  CN 11-1929/V 

http://hkxb.buaa.edu.cn   hkxb@buaa.edu.cn 

文章编号: 1000-6893（2011）11-15364  
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摘  要：为了快速获得不同刚度特性的叶轮机叶片颤振特性，提出了一种基于系统辨识技术的叶片排非定常气动力建模

方法，并分析了叶片气动阻尼特性随叶间相角差和固有频率的变化特性。该方法通过对多叶片通道的某一叶片单独地施

加一个扫频振动信号，求解一次非定常流场，获得叶片排上每个叶片的气动力响应，通过系统辨识，获得每个叶片气动

力的频率响应特性。根据叠加原理，得到扫频范围内各固有频率下的叶排所有叶片共同激励的气动力模型。针对 STCF4

算例，该方法的计算结果与直接 CFD 方法和直接采用谐振信号的降阶方法得到的气动阻尼系数吻合很好。该方法只需进

行一次非定常 CFD 计算就能得到扫频范围内不同固有频率下的气动阻尼特性曲线，极大地提高了计算效率，方便了叶轮

机设计初期的气动弹性稳定性参数分析。 
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引言 
叶轮机叶片颤振是典型的气动弹性动不稳定

现象，近年来，由于颤振疲劳而损坏叶片的故障

屡见不鲜，颤振已成为高性能叶轮机研制过程中

必须解决的重要问题之一[1]。随着计算机性能的提

高和计算流体力学的发展，数值计算方法为叶轮

机设计提供了重要依据，相对叶轮机气动弹性实

验来说具有难度小、周期短、危险性低等特点。

由于叶轮机内部流动十分的复杂，采用直接 CFD
方法进行叶轮机叶片颤振分析计算量大、效率低，

因此建立一个高效准确的非定常气动力模型是开

展叶轮机气动弹性分析的基础。北京航空航天大

学在 80~90 年发展了一种变形激盘法[2]，并用于变

相角情况下的叶片气动弹性稳定性预测[3]。 
从 1956 年 Lane 提出行波型颤振模型[4]以来，

基于该模型的能量法在叶片颤振分析中得到广泛

使用。能量法是一种结构/流体非耦合的方法，相

对于结构/流体耦合的时域分析方法[5]来说，具有

假设较多，计算量相对较小的特点。近年来在叶

轮机气动弹性数值分析方面采用时域分析方法较

多，但由于能量法计算量小、效率高，有不少的

国内外学者将能量法作为验证研究的起点。周新

海[6]等人比较了能量法和时域分析方法，发现两种

方法得到的颤振结论是一致的，并考察了

NACA0012 和 PROF 叶栅算例在两种不同折合频

率下的颤振特性。Sadeghi 和刘峰 [7-8]等针对

STCF4(Standard Test Configuration 4)用能量法分

析了典型叶间相角时的颤振特性并和实验数据进

行了比较，得出的颤振结果和实验结果基本一致，

除此以外，验证了能量法在叶片“质量比”足够

大的时候，采用能量法计算是有效的。 
近年来一种基于 CFD 技术的非定常气动力降

阶方法（Reduce-Order-Model，ROM）被广泛应用

于飞行器颤振分析研究领域。该方法计算效率远

远高于直接的 CFD 数值模拟，还能在一定程度上

考虑到流动的非线性特性，因此也经常被用于某

些非线性流场中的颤振稳定性问题和响应问题，

课题组运用该方法开展了大迎角颤振[9]、跨音速阵
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风响应[10]和跨音速伺服气动弹性[11-12]等问题研

究。张陈安、张伟伟等人将非定常气动力降阶方

法和能量法相结合，发展了一种叶轮机叶片气动

阻尼的高效计算方法[13,14]。此方法与直接的 CFD
数值计算方法相比，计算效率提高了近一个数量

级。但该方法针对每个频率都需要进行一次非定

常流场计算，无法快速地分析叶片固有频率对颤

振特性影响。  
系统辨识方法在飞行器设计建模、控制、数

据分析方面发挥着重要的作用[15]。在气动弹性领

域，系统辨识方法的出现，给研究者提供了一种

快速预测、高效建模与仿真的途径。Love和Lind[16]

根据实验数据获得的振动幅值、频率和相角，建

立气动弹性模型来预测机翼的振动响应。Salhi[17]

等人根据实验测量得到的离散数据，通过系统辨

识方法来获得失谐叶片的模态参数，从而获得叶

片排的气动弹性特性。课题组张伟伟[18]等人开展

了基于系统辨识技术的降阶方法的研究，并用于

跨音速气动弹性分析。 
本文在文献[13]的基础上，结合系统辨识技

术，提出了一种高效的叶轮机非定常气动力建模

方法。该方法侧重于快速的分析固有频率的变化

对叶轮机叶片颤振特性的影响，计算过程中采用

的是扫频振动信号，根据辨识得到的频率响应，

并结合能量法来判断各不同固有频率下的颤振特

性。 

1. 计算方法 
根据文献[13]中提出的扰动传播的有限性假

设，某一叶片振动诱导的扰动沿周向传播时仅局

限在振动叶片及相邻数个叶片上。因此，只用计

算数个通道的非定常流动，即可获得单独叶片振

动在各叶片上的气动载荷。选取若干个通道为计

算通道，振动叶片的编号为 0, 左右相邻各 n 个叶

片，外侧采用周期性边界条件，编号如图 1 所示。 
bladen blade-nblade-1blade0blade1

. . . . . .. . . . . .

 
图1 叶片通道编号示意图 

Fig.1 Passage number of the blades 

计算非定常流场时，仅blade0作扫频振动，其

运动方程为 

)sin(),,,( 0 ttzyx ωξΦw =           （1）    

其中w为叶片表面各点振动位移矢量，Φ为

叶片某阶模态阵型矢量， 0ξ 为广义位移振幅，ω为

圆频率，为时间t的函数，其表达式为 
)(2)(2 0 tftf i βππω +==            （2）

这里，  101 /)( tff −=β                  （3）        
其中， )(tf i 是扫频频率，β 为频率变化率， 

0f 为起始频率， 1f 为截止频率， 1t 为扫频信号持

续时间。 
通过求解流场获得第k个叶片上的气动力响

应 )(~ tQk ，并将其无量纲化，得到无量纲气动力系

数 )(~ tC
kQ ： 
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其中 ch 0 为无量纲弯曲模态振幅(对于本

文算例，仅考虑弯曲模态位移 )(th )，c 为参考弦

长, 1wP 和 1P 分别为入口平均总压和静压，S 为参

考面积， nnk ~−= 。 
计算中采用的输入量和输出量都是关于时间

步的离散观测值，单个叶片 blade0振动位移 )(th 为

多通道系统的输入量u′，第 k 个叶片上的气动力

系数 )(~ tC
kQ 为输出量 ky′ 。采用线性 ARX 模型进

行辨识[19]，对于单输入 2n+1 个输出离散: 
1

1 0
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其中 )(my′ 为系统输出量 y′的第 m 次观测

值， )(mu′ 为系统输入量的第 m 个值， )(me′ 为零

均值随机噪声向量， iA′为待辨识系数矩阵， ib′为
待辨识系数列向量，na 和 nb 分别为输出和输入的

延迟阶数。 
通过双线性变换[20]，可以将离散模型转化为

连续模型，得到线性动态系统的传递函数

)( ωjG ，第 k 个叶片通道系统的线性动态频率响

应函数为： 
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其中 ika (i=1,2,…,na)， jkb (j=0,1,2,…,nb)通

过上述辨识求得的系数。  
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定义复数
kQC 来描述 blade0以广义位移振幅

0ξ 为无量纲振幅，以 0ω 为频率振动的气动载荷的

响应特性，此时 
  00 )( ξωjGC kQk

=            (7) 

)( 0ωjGk 表征了 blade0 以 0ω 为频率的单位

振幅振动，在第 k 个叶片上所产生的气动力响应

的幅频特性。 
基于等相角差假设的行波颤振模型，整个叶

轮上各个叶片以相同振幅和频率振动，并且相邻

叶片间存在等相角差σ 。由叶片几何的一致性和

运动在空间上分布的对称型，bladek单独振动作用

在blade0上的气动载荷等于blade0单独振动作用在

blade-k上的载荷，由于blade0的运动相位滞后

blade-k的运动相位 σk ，因此 

    
ik

QQk eCC
k

σ
−

=                (8) 

QkC 表示叶片bladek单独振动在blade0上产生

的载荷。 

基于小扰动线性可叠加原理，所有叶片共同

振动时，作用于blade0上的气动载荷 QC 等于

blade-n~bladen叶片单独振动时在blade0上产生的载

荷之和，可用复数表示为： 

∑∑
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这样，就求出了当所有叶片共同振动激励下

叶间相角差为σ 时blade0上作用的气动载荷 QC ，

)Im( QC− 即为待求的气动阻尼系数，用符号Ξ
表示。详细过程见文献[13]。 

2. 算例分析 
采用国际上通用的叶片/叶栅气动弹性分析标

准算例——STCF4 (Standard Test Configuration 4)
算例来考核方法的正确性[21]。STCF4 实验模型叶

片根稍比 0.8，叶根与叶稍叶型相同，以下是计算

状态：入口总压 1.714×105Pa，出口静压 1.013×
105Pa，均匀来流攻角 45β °= − ，设计的扫频振动

激 励 信 号 如 图 2 ， 预 设 计 的 扫 频 范 围 为

120Hz~240Hz，输入扫频振动信号的功率谱估计为

图 3，叶片做非定常运动时按照与弦线成 60.4 度

夹角的方向做微幅振动，振幅 0.000299m。 
功率谱估计是利用已观测到的一定数量样本

数据估计一个平稳随机信号的功率谱密度，能够

分析信号的能量随频率变化的分布特性。图 3 中

功率谱密度在频率段 120Hz-240Hz 内分布最大，

两边逐渐减小，说明振动信号的频率主要覆盖

120Hz-240Hz 频率范围，设计的信号满足频率带

宽要求。 
多通道系统的输出量为各叶片的气动力响

应，利用 ARX 模型并结合气动力响应曲线可对该

系统辨识，其辨识结果如图 4 所示，图中-ARX 表

示采用辨识技术。算例中非定常气动力在时间上

表现为线性，且叶片做微幅振动，根据小扰动假

设，采用线性的 ARX 模型进行气动力辨识效果较

好，图 4 的辨识结果也正验证这一点。 
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图 2  输入扫频信号 h（t） 

Fig2. Time evolution of swept-frequency signal h 
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图 3  输入振动信号功率谱估计 
Fig3. the Power Spectral Density (PSD) of 

swept-frequency signals 
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(b) blade-2 and blade1 
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(c) blade-3 , blade2and blade3 

图 4 各叶片气动力响应及辨识结果 
Fig4. Identification of aerodynamic response for each blade 

图 5 ， 图 6 分 别 为 振 动 信 号 频 率

Hzf 149= （实验 552B 状态对应的固有振动

频率）时 7 叶片通道各叶片气动力系数幅值和相

角，图中给出了基于系统辨识建模方法和直接采

用简谐振动信号的降阶方法的结果比较，其中

chirp 表示采用的是扫频振动信号，harmonic 表示

采用的是简谐振动信号，图中所示的各叶片气动

力幅值和相角吻合的相当好；图 7 则是上述两种

方法以及直接采用 NS 方法得到的气动阻尼系数

的比较，图 8 比较了这 3 种方法计算得到叶间相

角差为 120°时的 blade0叶片气动力响应。图 7 中

所示的前两种方法与直接采用 NS 方法计算得到

的气动阻尼系数都十分接近，并且在图 8 中某一

叶间相角差为 120°时的这三种方法得到的 blade0

上的气动力响应曲线也是基本重合的，这说明对

于所考察的某个固有频率而言，本文提出的基于

系统辨识的叶轮机的颤振特性分析方法的效果非

常好。 
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图 5 各叶片气动力系数幅值的比较 

Fig5. Amplitude of aerodynamic coefficient for each blade is 
compared between two methods 
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图 6   各叶片气动力系数相角的比较 

Fig6. Angle of aerodynamic coefficient for each blade is 
compared between two methods 
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图 7 两种方法得到的气动阻尼系数 

Fig7. Comparison of aerodynamic damping coefficients 
computed by three methods 
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图 8  3 种方法得到的气动力响应曲线 

Fig.8 Comparison of unsteady aerodynamic loads on blade0 
computed by three methods 

图 9 是不同固有频率下的气动阻尼系数，图

中采用的是范围为 120Hz-240Hz 的扫频信号， 其
中 chirp、harmonic 和前面提到的一致，分别为基

于系统辨识的建模方法和直接采用简谐振动的降

阶方法，149Hz 对应的是实验 552B 状态对应的固

有频率。从图 9 可以看出两种方法得到的气动阻

尼系数在扫频范围 120Hz-240Hz 的各不同频率吻

合的较好。此外，对于 STCF4 静子叶片算例而言，

固有频率增大时，气动阻尼也随之有所增大，但

叶间相角差较大时，仍出现了负阻尼区，这说明

本算例叶片固有频率的提高不能明显地改善其颤

振特性。 
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图 9   两种方法得到的不同固有频率下的气动阻尼系数 
Fig9. Comparisons of aerodynamic damping coefficients for 

different frequencies 
表 1 给出了三种方法计算的时间的比较，计

算是在主频为 2.93GHz 的普通的双核计算机进行

的，表中汇总了图 9 中 6 个不同固有频率的计算

时间，直接 NS 方法按照图 7 中每个频率计算 10
个典型 IBPA 的气动阻尼。表中所示基于系统辨识

的建模方法的计算时间最少，与直接采用简谐振

动的降阶方法相比计算效率提高了近一个量级，

与直接 NS 方法相比计算效率提高了近两个量级。 
表 1 不同方法的计算时间 

Table 1. The computational time by three methods 

Methods 

ROM 
(swept- 

frequency 
signals) 

ROM 
(harmonic 
signals) 

Direct NS 
method 

(harmonic 
signals) 

Total 
computational 
time（mins）

743 4709  34356  

Comparison of 
efficiency
（times）

— 6.3 46  

3. 结论 

本文结合系统辨识技术，发展了一种高效的

叶轮机叶片非定常气动力建模方法。 
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（1）该方法主要研究固有频率的变化对叶轮

机颤振特性的影响，计算过程采用的是扫频振动

信号。 
（2）该方法与直接计算简谐振动情况的降阶

方法和直接解 NS 方程的方法得到的结果吻合的

非常好，却只需进行一次非定常流场计算就能获

得所有固有频率下的气动阻尼系数。 
（3）该方法计算的总时间极大地减少，与直

接采用 NS 方程计算的效率相比提高了近两个量

级。该方法在叶轮机三维气动弹性计算中的效率

将是非常可观的，其验证工作也在进一步地深入。 
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An Unsteady Aerodynamic Modeling for Turbomachinery Based 
on System Identification 

SU Dan1, ZHANG Weiwei1 , ZHANG Chen-an2,YE Zhengyin1 

1.  National Key Laboratory of Aerodynamic Design and Research, Northwestern Polytechnical University,, Xi’an, 
Shaanxi 710072, China  

2.  Institute of Mechanics, Chinese Academy of sciences，beijing，100190 

Abstract: This paper presents an efficient and fidelity-oriented unsteady aerodynamic modeling method that can 

investigate flutter for turbomachinery. A certain blade of multiple blade passages is specified vibrating at a 

swept-frequency signal instead of harmonic one, and forced aerodynamic responses of the blade row can first be 

calculated, then identify form the aerodynamic responses data with ARX model. Once the frequency responses of the 

system for muti-passages are acquired by the method of identification, aerodynamic coefficient of every blade for 

different natural frequencies within swept-frequencies can be obtained immediately. Following the superposition 

principle of small disturbance flow, aerodynamic damping coefficients changing with Inter Blade Phase Angles (IBPA) 

as well as frequencies are acquired only by an unsteady CFD computation. The aeroelastic characteristics of Standard 

Test Configuration-4 (STCF-4) are analyzed by using this method. The results for different natural frequencies are 

agreed well with that of direct CFD method, and the computational efficiency is improved obviously, as a result, this 

method is useful to analyze stability during preliminary design of turbomachinery. 

Key words: flutter; system identification; turbomachinery; ROM; aeroelasticity 


