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摘要 运用叠加原理, 发展了一种可以运用于小振幅运动的叶轮机叶片非定常气动力降阶模型, 并将该模型与

传统的能量法相结合, 提出了一种叶轮机叶片气动阻尼的高效求解方法. 运用该方法求解叶轮机叶片的气动

阻尼系数, 对某个频率 某个模态只需要进行一次非定常计算, 就可以求出所有叶间振动相角下的气动阻尼系

数, 提高了气动阻尼的求解效率.在ST C F4和N A SA R ot or 67 两个算例上运用非定常雷诺平均 N- s( R A N s)

方程和提出的降阶模型进行了对比计算. 算例表明, 在小振幅下该方法的计算结果与 R A N S 方程计算得到的

气动阻尼系数能很好地吻合, 而计算效率相比多通道非定常 R A N S 方程计算提升了近一个数量级, 并且该方

法还可以运用于有失谐情况的颤振分析, 在工程上有较高的应用价值.
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引 言

颤振是在弹性力 气动力和惯性力祸合作用下

出现的一种典型气动弹性动不稳定现象, 会使结构

在很短时间内发生破坏. 随着叶轮机设计性能的不

断提高, 单级压气机压比越来越高, 叶片却越来越

轻薄, 叶片颤振故障的多发性日益加剧 , 这成为了

高性能叶轮机研制过程中的挑战性问题 匡3]. 由于

叶轮机气动弹性实验难度大 危险性高 周期长, 系

统地开展这方面的实验研究需要耗费大量的人力和

物力. 随着计算机技术和计算力学的发展, 数值方

法已逐步成为叶轮机设计的重要手段 [a] , 并为设计

过程中避免颤振的发生发挥越来越重要的作用 同.

诱导叶轮机叶片颤振的因素较多, 目前国内外

学者关注的颤振形式主要有以下 3种, 分别是基于相

角理论的行波型颤振 形式类似于机翼的祸合颤振

以及大迎角状态下的失速颤振 , 其中行波型颤振是

工程界最关心的动气动弹性不稳定形式. 该模型由

L an e 在实验基础上提出同, 将复杂的全叶轮颤振模

型简化为一个或数个叶片的颤振模型 , 大大降低了

分析难度. 因此基于该模型的能量法 [v] 在叶轮机叶

片的颤振分析中被广泛使用 阵 2]. 这种方法假设所

有叶片以同样的频率和振幅做简谐振动, 相邻叶片

的振动相差一个相同的叶间相角 (int er 一bl ade phas e

an gle, IB PA ), 计算一个振动周期内非定常气动力对

叶片所做的功, 若做负功, 则叶片振动过程中气动

力起阻尼作用, 叶片振动将趋于收敛; 若气动力做

正功, 则意味着叶片振动过程中气动力向叶片输入

能量, 叶片振动将趋于发散. 这种分析方法本质是

一种单自由度的非祸合方法, 结构域和流体域分别
单独求解.

就行波型颤振分析中的流场分析而言, 可分为

时域方法和频域方法. 时域方法是针对典型叶间相

角进行非定常 CFD 计算, 然后根据叶片单一模态简

谐振动下的气动力所做的功来计算气动阻尼. 频域

方法是将非定常气动力做一定简化 , 将其化成频域

表达式, 从而对结构运动方程进行特征值分析 , 主

要是线化方法 , 目前开展了流场的降阶研究.

尽管行波模型的引入将叶轮机颤振模型大大简

化 , 但通过 CF D 方法进行非定常计算来实现气动

阻尼分析的效率仍然很低 , 对某个工况 某个特定

频率 特定模态下的气动阻尼进行分析, 通常至少
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要计算 8 16 个典型 IB PA , 然后通常至少需要尝试

10 15 个频率来找到该工况 该模态下的颤振临界

点 故而目前通过 CF D 手段实现能量法分析的方法

还不能应用于工程上.

近 10 年来, 基于 CF D 技术的气动力降阶模型

(R O M )在外流气动弹性计算和分析中得到了长足发

展和广泛应用! 一6].这类模型通常基于非定常小扰

动流场假设, 通过计算某个振动信号激励下的非定

常气动力输出, 来建立输入一输出的简化关系模型.

然而由于叶轮机问题的复杂性, 将这一方法直接应

用于叶轮机颤振问题是很困难的. 本文在小扰动流

场可叠加性和小扰动传播有限性假设的基础上, 提

出了一种基于叠加原理的叶轮机非定常气动力降阶

模型 (R O M ).通过引入该模型, 对某个工况 某个模

态和特定频率, 仅需对 5 7通道模型进行一次非定

常 CFD 计算, 即可获得所有IB PA 下的气动阻尼,

大大减少了颤振特性分析所需要的时间.

起的扰动的影响域主要集中在其上下游附近的数个

通道, 因此采用计算数个通道而不是全通道非定常

流场的设想也是可行的.

1.2 流场求解

使用 CF X一10 求解三维可压缩非定常 RA N S 方

程对非定常流场进行数值模拟, 空间使用二阶迎风

格式进行离散, 时间采用二阶向后 Euler 格式进行

离散, 计算中采用 SS T 丸一 湍流模型.

1.3 气动阻尼系数的计算方法

选取若干个通道为计算域, 振动叶片的编号为

0 , 上游 n 个叶片 , 下游 n 个叶片 , 编号如图 1 所

示. 计算非定常流场时, 仅 bl ad e 作简谐振动, 其

运动方程为

h = 或 = 或 eos( 艺) (1)

1 计算方法

1.1 基本假设

本文提出的 R O M 基于两个基本假设:

(1)非定常小扰动流场是可以叠加的. 由叶片几

何的一致性和空间上分布的对称性 , 获得叶排振动

激励下一个叶片的气动力模型, 就可获得整个叶排

振动的气动力模型.

(2) 某一叶片振动诱导的扰动传播沿周向传播

时影响范围有限, 局限在相邻数个叶片 (包含振动叶

片)上. 因此只需要计算数个通道的非定常流动 , 而

不必计算整个叶排流场 , 使得计算量大大降低.

目前基于 C F D 技术的 R O M 方法以及在外流

气动弹性分析中的应用 , 绝大部分基于动态线性流

场这一假设. 基于这一假设, 外流颤振问题中的各

个模态之间的气动祸合是线性叠加的关系. 这一假

设不仅可以用于经典的线化问题 , 还成功解决了很

多非线性流场中的颤振稳定性问题和响应问题 , 项

目组近期用该方法开展了如跨音速颤振 [l7一s] 跨

音速阵风响应 [l ]和跨音速伺服气动弹性问题 [z0 一2 ]

等. 20 世纪 90 年代国内外发展的线化 Euler /N一S

方法求解非定常流场 , 很多工作已经成功应用于叶

片的气动弹性分析. 这一事实从另一个层面可以解

释非定常动态部分的信息可以满足叠加原理.

某一叶片振动产生的扰动沿周向传播不断衰减

是一个不争的物理事实, 由于叶片的层层阻隔 , 这

一衰减过程是相当迅速的. 叶排中某个叶片振动引

其中, h 为叶片表面位移矢量, 毋为叶片模态矢

量, 石为广义坐标振幅, 为振动频率.

lade_ blad e一2 bladeo blade l blade

\ 仪\ 汉二\
图 1 叶片通道编号示意图

P as sage nu m ber of the b la des

通过流场求解器获得各叶片上的模态气动力响

应 Q (t) ,并将其无量纲化为吸 (t) , k = 一n n.

方法 1 先进行傅里叶变换, 后进行叠加

由于假设叶片的振幅很小 , 流动是动态线性

的, 因此第 无个叶片上的非定常力系数可表达为

CQ (t) = A eos( t+ 沪)

定义复数心 = A (co s沪+ isi n 沪),则吸 就

代表了 bla de 以频率 振动时 blad e 上气动载荷

的大小和相位差. 吸 可通过傅里叶分析所求得的

载荷响应曲线获得.

对于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 二.通过叠加原理, 作用于 blad eo

上的气动载荷 吸 等于 bl ad e一 bl ad e 叶片单独

振动时在 bl ad e 上产生的载荷之和, 可用复数表示

为

吸一艺 喘 (2)
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其中, 上标 k 表示叶片 blade 单独振动在 bl ade 上

产生的载荷.

由叶片几何的一致性和运动在空间上分布的对

称型, bl ad e 单独振动作用在 bl ad e 上的气动载荷

等于 bl ad e 单独振动作用在bl ad e一 上的载荷, 由

于bl ad e 的运动相位滞后 bl ad e一 的运动相位 k ,

因此

略一CQ一e无叮 (3)

将式 (3)代入式 (2)可得

等即}于 1985 年开展的跨音速静子叶片颤振实验.

其实验模型叶片根梢比0.8, 叶根与叶梢叶型相同,

叶片作非定常运动时按照与弦线方向成 60 .40 夹角

的方向作简谐振动.以下均以552 B 状态进行计算,

实验入口总压1.714x lo5pa, 出口静压l.o13x lo5Pa,

来流攻角口= 一45 0.根据文献[22 },其气动力系数定

义为

心 (亡)
Q (t)

Pw l 一Pl
(7)

1一h0
一一

n

吸一艺 CQ一e械 (4)
凡= 一几

其中, ho 为振幅, Pw l 和 Pl 分别为入口平均总压

和静压.

以ST C F4 552B 状态, IB PA = 1800 为例, 研究

叶片动态载荷的特性随振幅的变化关系.

对于一个动态线性系统而言, 系统的幅值特性

(输出振幅与输入振幅之比) 系统的相位特性 (输出

相对输入的滞后)均与输入振幅无关. 由于采用非线

性的流体力学模型计算流场, 叶片气动载荷的动态

特性可能随振幅的增加而变化. 图 2给出了该叶片

载荷吸 的幅值和相位随振幅h /c 的变化规律 (其

中 C = 0. 0744 m 为叶型弦长). 从图 2 中可见, 当

振幅h /c> 0.01 后, 流场的动态非线性特性逐渐显

示, 并随着振幅的增加而增强. ST C F4 算例叶片振

幅为 h /e = o,000 299/0.074 4 = 0.004 029, 流场仍然

处于动态线性的范围.

0 0 1 0 .0 2 0 .0 3 0 .0 4

160500500000

这样, 就求出了当叶间相角差为二时, bl ad eo

上作用的气动载荷 吸 , 一Im 吸 即为待求的气动阻

尼系数三.式 (4)中的各个系数是通过一次确定的,

与叶间相角差 , 无关, 也就是说, 当通过计算若干

个通道的非定常流场, 获得各叶片上的气动载荷系

数 心 之后, 即可求出任意叶间相角差下的气动阻

尼系数 三.

方法 2 先进行叠加, 后进行傅里叶变换

bl ad e 单独振动, 获得各叶片上的气动力响应

C Q (t). 流场作用于bl ad e 上作用的气动载荷 心 (t)

等于各个叶片单独振动作用于 bl ade 上的气动载荷

叱(t) 之和. blad e 振动作用于blad e 上的气动载
荷叱()等于bade 单独振动作用于blade一上的
气动载荷延迟 一ka/ .因此

}多

毗(,卜吸一(+ 子) (5,
\劝守,所以

吸()
一艺叱(t) -

几

艺吸一(+ 子) (6)
儿二一几 k = 一礼

求得吸 (t) , 对其作快速傅里叶变换, 得到一阶

谐波的负虚部, 即为所求的气动阻尼 三.

第 2 种方法与第 1 种方法相比, 在微幅振动情

况或仅考虑一阶谐波成分时计算结果是一样的, 当

振幅较大时, 第 2 种方法还可获得一些非线性信息.

0 0 刀1 0 .0 2 0 .0 3 0 .0 4

h /

图2 气动载荷的动态特性随叶片振幅的变化规律

F ig .2 A m P litu d e a n d p h as e o f u n st e a d y ae ro d y n a m ie lo a d s

v s . a m P litu d e o f v ib ra t io n

2 算例与分析

2.1 二维叶栅的气动阻尼计算

ST C F 4 (stan dard test eonfiguration 4) 是国际

上公认的叶片 / 叶栅气动弹性问题计算分析程序验

证标准算例, 该算例来自瑞典皇家理工学院的 B 6lcs

图 3 给出了 7 个计算通道时 , 仅 bla de o 作简

谐振动时 (h (t) = h eos( t), h = 2.99 20一4m ,

= 93 6.2 ra d/s) 各个叶片上的气动力响应结果. 气
动力响应除去了稳态时的漂移量. 从图 3 中可见 ,

当某一叶片振动时, 其影响区域主要集中于相邻的

两个通道的叶片上 , 并且其对下游的影响要高于上
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O夕心

游的影响.该算例中, 各叶片上气动载荷的幅值比例

为 (5.67% , 11.89% , 92.41% , 100.00% , 8.34% , 4.96% ,

2.34% ), 无= 3, 2, 1, O, 一1, 一2, 一3.该结果验证了前

面给出的假设 2 的正确性.

f= 936.2 ra d/s,二= 一120 R A N S
R ()M

5

,子 0

k = 3

无= 2

k = 1

儿= O

k= 一1

无= 一2

k= 一3

tim e /s

图 6 a = 一120 时两种方法得到的气动力系数响应

/J,"八\

F ig .6 C o m pariso n of un stead y aerod yn am ie fo ree eo effi eien t

b etv犷eell R A N S sim ll latiofl and R O M at 丁 = 一120 0诊
一10 L
0 .0 4 0 0 .0 50

tim e /s

0 0 5 5

R O M (7/7 blades)

- - 一 R O M (5/7 blades)

图 3 bl adeo 作简谐振动时各个叶片上的气动力响应
R 广

S a

Fig.3 U nsteady ae rodynam ie loads on near饰 blades w hen

bladeo v ib rates

.

- 劝- 一

- - 刁卜- -

z水
a de

S _ , , :

gh l& L lu, J

00la

口崛o一吧助目牙与

图 4 图 6 分别给出了 a = 1800 , a = 1200 和

a = 一12 00 时 R O M 方法的结果和 RA N S 方程计算

的叶片上的气动力响应的对比. 从图中可见, 两种

方法的计算结果非常接近, 而响应初期两者之间的

差别是计算初始条件不同造成的. 图 6给出了采用

R O M 方法计算的各个 IB PA 下的气动阻尼系数, 并

与 R A N S 方程的能量法计算结果, 以及文献 !23 和

1 0 0 2 0 0

IBPA /( )

图 7 ST C F4 气动阻尼特性计算结果对比

F ig .7 C om p arison of a erody n am ie da m p ing eo effi eien t fo r

f= IO29 rad /s, = 1800 R A N S
R O M ST C F 4 betwe en R A N S solu tion a nd R O M

,子 O

0 0 .0 0 5 0 0 10 0 .0 1 5 0 0 2 0 0 .0 2 5

tim e /s

图4 a = 180 时两种方法得到的气动力系数响应

F 19 .4 C o m P a r iso n o f u n ste a d y ae ro d y n a m ie fo r ee eo e ffi e ie n t

b e t v ee n R A N S sim u la tio ll a ll d R O M a t J = 18 0 0

f= 936忍ra d/s, , = 一1200 R A N S
R O M

,了

一2 0

实验结果作了对比.从图中可以看到, 本文计算结果

和实验 文献的颤振临界 IB PA 的预测是吻合的.实

线为 7 个通道 7 叶片气动力响应的叠加结果. 由于

距离越远, 叶片振动的扰动越小, 因此本文还给出

了 7 个通道计算中, 中间 5 个叶片的气动力响应叠

加结果, 如图中虚线表示. 基于叠加方法的结果与

R A N S 方程的结果吻合很好.

从计算效率来看 , R O M 的计算量主要集中于 7

个通道的非定常流场计算中, 在获得气动力响应之

后, 可很快获得不同 IB PA 下的气动阻尼系数 (10 5

以内).而直接求解非定常 R A N S 方程来获得不同叶

间相角下的气动阻尼特性, 需针对每一个 IB PA 分

别求解响应, 计算量将比 R O M 高近 1 个量级.

t流e /s

图 5 = 120 时两种方法得到的气动力系数响应

F ig s C o m P a ris o n o f u n st ea d y ae ro d y n a m ie fo r ee

a ll d R O M 武 口 =b e tw ee n R A N S sim u la tio n

2.2 三维风扇叶片的气动阻尼计算

N A sA R ot or 67 是美国航空航天局完成的定常

风扇实验 阳 , 作为两级风扇的第 1级 , 它有 咒 个叶

片 , 设计转速 16 043 r/m in , 设计压比 1.63 .该模型没

有做非定常实验 , 拟定叶片为匀质线性各向同性材
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之\心召工Pot州x

用有限元方法分析得到其前三阶模态如图8 所

一阶 二阶模态为弯曲模态, 三阶模态为扭转模

f= 25o H z,

J = 18 0 0

Co= s x lo一5 _ R 冰 S

R O M
料态不一

O 刀1 0 0 .0 1 2 0 .0 1 4 0 .0 1 6 0 .0 1 8 0 0 2 0

tirlle /s

图g a 二180 时两种方法计算气动力系数的响应

(a) 一阶模态

(a) The lst m ode

(b)二阶模态

(b) The Znd m ode

(c)三阶模态

(e)The3rd m ode

F ig.9 C om p ariso n of un stea dy aero dy na m ie fo ree eoeffi eient

b etw eefl R A N S sim lllatio fl a nd R O M at J = 180 0

图 8 N A SA Ro tor 67 叶片前三阶模态
一00n31L乃90口881了

之\OJ工Po三

F ig 名 T h e lst , Z nd an d 3 rd m o d e shap e of the b lad es o n

N A SA R otor 6 7

j= 250 H z,
a = 12 0 0

叮= 8 x 10一5 _ R 才划N S

R O M

对三维问题, 同样可将气动阻尼系数定义为

三= 一Im (吸 (t)) (8)

7 0 Lse

0 .0 10 0 .0 1 2 0 .0 14 0 .0 1 6 0 .0 18 0 .0 2 0

tim e/s

式中

吸 (t)=
1

eZ(几2一几)
Q (t) (9)

图 10 = 120 时两种方法计算气动力系数的响应

F ig 10 C o m p ariso n of u nstea dy aero d yn am ie fo ree eo effi 犷ient

betw eell R A N S sim lllatio n a fld R O M at 口二 120 0

其中, C 为叶片叶尖弦长, Pw : 和 几 分别为出口

平均总压和静压.

而根据能量法, 还可以将气动阻尼系数定义为

模态气动力在一个振动周期内做的功 叭 对叶尖弦

长 和广义坐标振幅石的无量纲化结果

f= 250H z,

口= 一12 0 0

心= s x lo一5 _ R A N S

R O M

沪自 .乙\召工已Ptuo

一叽
哎若(氏2一几)

(10)
0 .0 1 0 0 .0 1 2 0 .0 1 4 0 .0 1 6 0 卜0 1 8 0 0 2 0

tim e /s

通过这一定义得到的结果与通过式 (s) 定义得到的

结果是完全相同的.

对 f = 250H z, 石 = 8 x 10一sm , 出口反压

1.19x 1O5pa(近效率峰值点工况)下, R otor 67 叶片

的二阶模态颤振特性进行分析. 先用非定常 RA N S

方程求解不同 IB 队 下叶片的模态气动力响应, 然

后与 R O M 方法的计算结果进行对比.

图 9 图 n 分别给出了 = 1800 , = 120 和

二= 一12 00 时 R O M 方法的结果和非定常 R A N S 方

程计算得到的叶片气动力响应的对比. 与二维结果

类似, 计算稳定后两种方法的计算结果非常接近.

图 11 , = 一120 时两种方法计算气动力系数的响应

F ig .1 1 C o m p a r iso n o f u n ste a d y a e ro d y n a m ie fo r ee e o e ffi e ie n t

b et veen R A N S 51爪u l毗 ion a nd R O M 就 = 一120 0

气动阻尼系数计算结果如图 12 所示 , 图中圆点

是 R A N S 方程直接计算得到的几个典型 工B队 下的

气动阻尼系数, 虚线是 R O M 方法计算所得到的气

动阻尼曲线. 两组结果吻合得很好, 证明该方法对

三维叶轮机颤振问题也是有效的.
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. R A N S

一一 R O M
表 1 非定常R A N S 方法与R O M 方法的效率对比

_一

Ta b le 1 E ffi eien ey eo m P arison b etwe e n R A N S a n d R O M

1 5

1 0

Ite m R A N S

/
S T C F 4

R otor 6 7

eom Pu ta tion al

effi eieney/%
C U T V e

M u ltiP le

P as s a g e s

5 6 5 8 m ifl

R O M. .

侧
护

尹

2 1 4 3 1 4 m in

M etho d

R A N S

Single

P a s sa g e

1 14 8 m in

4 3 4 8 4 m in

5 7 4 m in

2 1 7 4 2 m in

. .

芍石,o月沙dt-工已P

二 , 9 8 5 .7

ve ry h ig h

low100,>

.一一n月.一JC
一一八O

. 尹

0 1 0 0 2 0 0

IBPA /( )

re so lu t io n

m istu ned eas e

图 12 N A SA R ot or 67 气动阻尼特性计算结果对比

F 19 .12 C o m parison o f aero dy n am ie d am p in g eo effi eient fo r

N A S A R otor 6 7 betw een R A N S so lution an d R O M

2.3 计算效率的量化对比

通过求解非定常 R A N S 方程直接计算气动阻

尼系数来寻找颤振边界是耗时巨大的. 以前文中的

sT c F4 为例 , 采用基于 Xeo n E 5140 的双路双核

计算机进行计算, 一个单通道模型计算 7 个振动

周期响应约需 82 m hi , 不考虑多通道计算的效率损

失, 采用多通道模型计算 4 个典型 IB PA : 0o (单

通道) 1800(双通道) 士900 (四通道), 就至

少需要 82x(1+ 2+ 4+ 4)= 902 m in: 若采用单通道模

型 移相周期边界条件, 则可以将计算时间减少到

82 x4 = 32 8 m in; 而如果采用 RO M 方法计算则需要

约 82X 7= 57 4 m in . 值得注意的是 , 若要考虑叶片振

动失谐的情况 , 单通道模型是不能实现的, 只能采

用多通道模型或 R O M 方法.

但事实上 4 个典型 IB 队 的气动阻尼系数还远

远不能描绘出整个气动阻尼曲线, 通常需要计算最

少 8 个典型 IB PA 的气动阻尼系数, 如果要寻找气

动阻尼的临界点, 更需要在某个范围内进行加密计

算, 这样求解 R A N S 方程计算量将远远大于 R O M

方法. 即使所有 IB队 均采用单通道模型 移相周期

边界条件, 其计算量仍然会成倍于 R O M 方法, 计算

的 工B pA 越多, R O M 方法的优势就越明显.

假设绘制气动阻尼曲线需要 14 个典型 IB 队 下

的气动阻尼系数, 表 1对比了二维 三维情况下以

上 3 种方法的计算效率.

表 1 中单通道 R A N S 方法的曲线分辨率略高于

多通道 R A N S方法 ,是指单通道模型可以根据需要计

算典型 IB PA 下的气动阻尼系数 , 而其中 IB PA < 300

和 IB PA > 33 00 的点对于多通道模型来说计算量过

大 (需要计算360/IB PA 个通道), 因此通常是不计算

的. 对于 RO M 方法, 由于可以直接通过叠加原理得

到所有 IB 队 下的气动阻尼系数, 因而其曲线分辨

率最高.

3 结 论

本文基于叠加原理提出了一种适用于颤振分析

的叶轮机非定常气动力降阶模型.通过引入该模型,

对某个工况 某个模态和特定频率, 仅需对 5 7 通

道模型进行一次非定常 CF D 计算, 即可获得所有

IB PA 下的气动阻尼系数.

算例表明, R O M 方法在保持与非定常R AN S方

程相当的计算精度基础上, 大大提高了气动阻尼曲

线的分辨率, 减少了颤振特性分析所需要的时间,

效率相比多通道模型 R A N S 方程计算提高了近 1个

量级, 即使相比单通道 R A N S 方程计算 , 也有成倍

的提升, 并且 R O M 方法还可以实现叶片失谐振动

的分析 , 在工程上有较高的应用价值.
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