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蒸汽轮机长叶片颤振预估方法研究

北京航空航天大学　　陶德平　杨晓东　周　盛

【摘要】　本文根据叶栅实验和流场计算结果对蒸汽轮机末级流动特征进行了分析。在小容积流量工

况, 末级流场可分为根部脱流区、脱流区之上的主流区叶栅槽道存在附体流区和分离区。三区大小

随容积流量变化。由于末级流动复杂, 发展工程上实用的算法很有吸引力。实验结果和理论分析表

明, 在小容积流量工况容易诱发叶片自激振动。为了能预估叶片颤振, 本文发展了系列变形激盘法

(机时少, 适于工程应用)、数值方法 (能给出叶片表面压力分布和激波振荡, 有助于了解叶片颤振发

作机理)。经实验证明, 可以用于叶片设计阶段颤振预估。

一、引　　言

目前大型蒸汽轮机单机功率已逾百万千瓦, 末级叶片长度超过 1米, 刚性和固有频率降低。

机组变负荷时, 末级叶片在小容积流量、大负攻角条件下运行。实践经验和理论分析指出, 小

容积流量工况会引起叶片动应力突增, 而且叶片动应力与蒸气容积流量呈非单调变化, 这种非

单调变化是自激振动的一个特征,在小容积流量工况发生的自激振动与叶片的失速颤振相关联。

解决叶片颤振问题一是发展工程上实用的预估方法, 从而在叶片设计阶段消除颤振的发生; 二

是研究防颤的措施, 一旦颤振出现有足够的技术储备来解决颤振问题。

本文研究叶片颤振的预估方法, 目前预测叶片颤振的方法有经验法、半经验法和计算流体

力学方法。本文重点发展的变形激盘法是一种半经验方法, 它是从流体力学的基本方程组出发,

具有概念清晰的特点, 同时又引入工程实验数据, 使该方程组的求解简单而有效, 这是一种工

程上实用的叶片颤振预估方法。

目前叶轮机气动弹性力学经常使用了三条基本假设: ( 1) 取叶高某一特征截面的二维流场

代表实际的三维流场。( 2) 叶片间相位角为常数。( 3) 引入无粘假设。对分离区用简化模型或

经验方法处理。用无粘Euler 方程组求解非定常流场。引入无旋假设, 可求解非定常位函数方程。

本文突破了 ( 1)、( 2) 条假设。在求解二维非定常流场的基础上, 发展了三维非定常流场计算

方法。颤振预估还考虑了叶片间相角的变化, 从而发展了用变形激盘法预估叶片颤振的一个系

列。同时还发展了用小扰动位势振幅方程预估叶片颤振的计算流体力学方法。这些方法已分别

用于航空轴流压气机和蒸汽轮机叶片颤振预估。实践证明这些方法是工程上行之有效的方法,受

到有关部门的重视。

二、末级流动特征分析

弄清末级的流动特征, 是进行末级叶片气动弹性稳定性分析的基础。在小容积流量工
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况, 末级动叶根部产生脱流, 脱流区高度随相对容积流量减小而增加, 世界各国对于这一点认

识是一致的。对于小容积流量工况, 末级静动叶顶部间隙是否存在分离旋涡区, 则有不同的看

法[ 1]。如果外壁存在分离区, 则将影响到取特征截面来分析叶片气弹稳定性的有效性。这时无粘

模型预估叶片颤振会带来巨大的困难。为了弄清末级的流动结构, 进行了模拟末级顶部流动的

叶栅实验和末级的流场计算, 得到一些有价值的结果。

1. 叶栅试验
[ 1]
　为弄清外壁的流动特点, 模拟了汽轮机末级的顶部边界, 用顶部扩张角为

50°的平面叶栅, 分别在水洞和风洞中观察顶部的流动结构, 试验的攻角为 0°、- 30°、- 45°、-

60°, 负攻角越大对应着越小的容积流量。试验中观察到以下一些有意义的结果: ( a) 在比较大

的负攻角, 叶盆出现分离泡, 当负攻角很大, 分离流体不附着, 形成整个叶盆流动分离。( b) 叶

片前缘端壁附近形成的马蹄涡分两叉进入叶片通道,马蹄涡与通道涡会合形成涡度很强的旋涡。

随着叶盆分离区扩大, 马蹄涡和通道涡削弱, 到- 60°攻角马蹄涡和通道涡几乎看不见。( c) 在

试验的攻角范围, 未观察到整个通道流动分离。在叶片通道中存在着主流区和分离区, 主流区

的二次流很强, 但流动仍很规则, 负攻角增加, 分离区扩大, 主流区缩小。

根据上述实验结果, 可以得出两点看法: 其一是分析叶片颤振问题需要考虑分离流和二次

流效应, 取特征截面预估叶片颤振只能是近似的方法; 其二是一些文献指出静动叶顶部间隙的

旋涡可能是叶片通道局部区域的分离, 而不是代表整个叶片通道分离形成的旋涡, 与根部脱流

是不同的。

2. 末级流场计算[ 2]　用流线曲率法对某型汽轮机末级流动特征分析得到以下一些结果:

( a) 随容积流量减小, 末级动叶经历着低负荷、过渡工况和 “鼓风”等不同工作状态, 在 “鼓

风”工况动叶出口温度比设计值高 80℃, 造成叶片过热, 对机组的可靠性不利。( b) 当相对容

积流量GV 2= 0. 5左右, 动叶根部开始出现脱流, 随容积流量减小, 脱流区高度增加。根部出现

脱流区后, 流线向叶尖翘曲, 气流主要由叶尖部分通过。( c) 在小容积流量工况, 动叶进口有很

大的负攻角, GV 2= 0. 47中径攻角可达- 60°, GV 2= 0. 183叶根附近攻角为- 110°(已出现脱

流) , 叶尖攻角只有- 10°左右, 说明叶尖的分离不严重。( d) 末级进口有正的径向速度梯度, 动

叶出口子午速度沿叶高分布趋于均匀, 根部子午速度增加, 有推迟根部脱流效应。

通过试验和理论分析, 可以概括地描述末级的流动特点。在小容积流量工况, 动叶根部出

现大尺度脱流, 脱流区高度随容积流量减小而增加。脱流区之上的主流以很大的负攻角进入动

叶, 引起叶片槽道气流分离。动叶的流动可以分为三区: 根部脱流区、叶片通道的主流区和分

离区, 三区大小随容积流量变化。静叶出口顶部间隙中未发现整个环形通道分离, 当静叶为大

负攻角时, 叶片通道中也有分离区和主流区, 主流区二次流效应是很强的, 由于末级流动结构

很复杂, 发展工程上实用的算法是有吸引力的。

三、变形激盘法系列

本文发展的系列变形激盘法可以计算二维和三维非定常流场, 能计算弯曲和扭转振型叶片

颤振, 考虑了叶片间相角可变和不变两种情况, 发展了解析法和数值方法。这些方法可用于压

气机和涡轮机的叶片颤振预估。变形激盘法把叶栅视为无厚度的激盘, 叶栅中诸叶片的振动看

成激盘发生微小变形运动, 变形激盘的运动扰动了叶栅前后流场, 使之成为非定常波动场。变

形激盘是一个运动边界, 气流通过变形激盘, 其参数将发生突跃。变形激盘法利用准定常假设

来确定叶栅出口的总压损失系数和落后角的变化。除了对变形激盘法作了常规的假定之外, 系
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列变形激盘法还采用了以下假设: ( a) 设流动是无粘的, 用Euler 方程组求解流场。通过引入无

旋假设。可解位函数方程。( b) 引入小扰动假设、任一气动参数可分解为定常分量和非定常分

量的迭加, 并对 Euler 方程组和位函数方程进行线化。( c) 设非定常扰动量随时间呈简谐变化,

则非定常线化的方程变成振幅方程。

采用上述假设可简化方程, 减少计算量。由变形激盘法的突跃条件, 确定激盘前后的未知

量或待定常数。

1. 二维变形激盘法[ 3]　采用沿叶高取特征截面来代表整个叶片的气弹稳定性分析。假设栅

前无旋, 栅后有旋, 叶栅前后气流均匀。通过求解线化位函数方程和波桑方程确定非定常波动

场。用这种方法对某型汽轮机末级叶片作弯曲振动的颤振问题进行了分析。计算表明, 叶片间

相角 �对气动弹性稳定性有很大的影响。GV 2= 0. 2, 叶片间相角 �= - 90°气动阻尼 �aeor出现最

大负值, 当GV 2= 1. 0时, �= 90°气动阻尼也出现最大负值, 说明这两种状态最不稳定。图 1给

出了气动阻尼随功率N
- 的变化, N

- = 18%和 N
- = 100%, 气动阻尼均达到最大负值。N- = 18%对

应着小容积流量, 这时出现失速颤振, 而 N
- = 100%, 叶片上气流未分离, 承受的负荷大, 可称

为高负荷非失速颤振。图上给出实测的振幅曲线, 在 N
- = 18%附近, 振幅最大, 与气动阻尼计

算一致, 说明振幅大是失速颤振引起的。图 1还给出了片条理论计算的气动阻尼随功率的变化,

其趋势与特征截面计算结果相同。

图 1　气动阻尼随机组负荷变化 图 2　涡轮叶栅计算与实测颤振区比较

2. 变形半激盘法
[ 4]
　这种方法对叶栅前后的流场计算与激盘法基本相同, 所不同的是考虑

了叶片槽道的流动, 由于可算出作用在叶片上的非定常气动力矩, 因而可预估扭转振型的叶片

颤振。用这种方法计算了一个蒸汽轮机叶栅的扭转失速颤振。计算与实验的符合程度是满意的。

以攻角—出口马赫数表示的蒸汽轮机叶栅颤振边界如图 2所示, 在 0°攻角所有的 Ma数都是稳

定的, 计算与实验一致。在其它攻角均有一、二个失速颤振区, 在较大负攻角有失速颤振发作,

与蒸汽轮机小容积流量发生动应力突增是由失速颤振引起的观点是一致的。激盘和半激盘法都

说明蒸汽轮机在小容积流量下有发生弯曲或扭转失速颤振的可能性。

3. 可变叶片间相角的二维数值激盘法　目前预估叶片颤振的方法都采用了叶片间相角为常

数的假设, 文献 [ 5] 发表的数值激盘法可以考虑叶片间相角的变化。数值激盘法在求解 Euler

振幅方程组时, 由于定常Ma� 1方程的类型不统一, 求解不便, 因此采用了在振幅中引入时间

变量, 任一气动扰动量可表示为:

f ( x , y , t) = f ( x , y , t) e ikt ( 1)　

　　由于边界上和突跃面的振幅不变, 随着时间推进过程, 振幅 f ( x , y , t) 将趋于稳定值
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f ( x , y ) , 非定常线化 Euler 方程组全场是统一的双曲型, 可用时间推进法求解。

连续方程
� -
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- � -

～
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- � -

～
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-
～
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　　这个方程组是在叶栅前后气流均匀的条件下得到的, 求解这个方程组除了满足激盘的突跃

条件之外, 其它的边界条件和初始条件的给法与时间推进法求解定常Euler 方程组相同, 计算用

的差分格式为Maccormack格式, 数值方法见文献 [ 5]。文献 [ 5] 的算例是T S22风扇转子, 该

转子实验中出现了失速颤振, 并给了实测的叶片动应力分布和振动相位的分布。按实测的叶片

振动相位输入计算机程序, 可算出叶片上的气动阻尼, 如图 3所示。图上 7～9号叶片出现气动

阻尼峰值, 实例 0～6号出现动应力峰值, 计算与实验比较接近。由图 3还可看出, 7、8、9三

个叶片气动阻尼为负值, 说明已进入颤振区, 其它叶片仍处于稳定状态, 这个结果说明颤振发

生时, 并不是所有叶片都损坏。

图 3　变叶片间相角气动阻尼 图 4　计算与实测颤振边界比较

图 4给出 T S22转子计算的颤振边界与实测边界的比较, 变叶片间相角计算的边界 (点画

线) 与实验值 (虚线) 相近, 而等叶片间相角计算的边界 (实线) 与实验值 (虚线) 差得较远。

说明考虑叶片间相角变化预估叶片颤振更符合实际。

4. 三维数值变形激盘法　蒸汽轮机末级流动有很强的三维性, 用取特征截面的二维方法预

估叶片颤振会带来较大误差。为了提高颤振预估精度, 在考虑变叶片间相角的二维数值变形激

盘法的基础上, 发展了三维数值变形激盘法。根据前面的假设得到所求的主方程为三维Euler 振

幅方程组。关于方程组的推导和求解数值方法见文献 [ 6]。

算例是北航 BF-1颤振系列转子, 这是个研究叶片颤振的跨音转子。在均匀进气条件下, 转

速从 12000-16500r/ m in 范围内均出现了弯曲振型失速颤振。当进口气流有径向畸变时, 上述转

速范围不出现颤振, 说明径向畸变对颤振有抑制作用。用本文发展的三维数值激盘法对上述两

种情况的颤振边界进行了预测, 在压气机特性图上表示的计算和实验的颤振边界如图 5所示。图

上还给出了用片条方法预估的颤振边界。由图可见, 在均匀进气条件下 (图 5a) , 三维数值激盘

法 (实线) 与片条方法 (点画线) 预估的颤振边界与实验的边界 (虚线) 靠近。有径向畸变时
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( 图 5 b ) , 三维 数值激盘法预估的颤振 边界 ( 实线 ) 在 旋转失速边 界的左边 , 与

图 5　均匀进气与畸变

实验不出现颤振的结论一致, 而片条方法预估的颤振边界 (点画线) 与均匀进气实验边界 (虚

线) 接近, 说明片条方法对于有很强三维性流动的颤振预估并不十分有效。

四、预估叶片颤振的数值方法

用 N-S方程直接求解汽轮机中的分离流动有困难。解 Euler 方程组计算量大, 通过无旋、小

扰动的假设, Euler 方程变成小扰动位势方程, 再假定小扰动量作简谐振动, 可得到小扰动振幅

方程, 则大大减少了计算工作量。二维小扰动位势方程

( 1 - Ma
2
x )!xx + ( 1 - Ma

2
y )!yy + 2Max May!xy + c4!x + c5!y + c 6!= 0 ( 6)　

式中

c 4 =
1
a
2
0
( k - 1) uo

�v o

�y + ( k + 1) uo
�uo

�x + 2v o
�uo

�y + 2i∀uo

c5 =
1
a
2
0
( k - 1) v o

�uo

�x + ( k + 1) v o
�v o

�y + 2uo
�uo

�y + 2i∀v o

c6 =
1
a
2
0
∀2 - i∀( k - 1)

�v o

�y +
�uo

�x

图 6　# cp 与 ∃ #p沿叶片表面分布

　　对于方程 ( 6) 中的定常量用

Denton 的二维时间推进有限面积法求

解, 定常流场确定之后, 再给定相应的

边界条件, 即可求解非定常流场。对于

具有任意厚度和任意弯度的叶型叶栅流

场, 由于流线曲率较大, 对跨音流场求

解必需采用旋转差分格式。用随流线变

化的相对坐标系写出小扰动振幅方程,

沿流线方向, 超音点用逆风格式, 亚音

点用中心差分, 垂直于流线方向采用中

心差分格式[ 7]。根据求出的非定常流场,

积分得到作用在叶片上的非定常气动力

(力矩) ,再求出一个振动周期的气动功,
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根据能量法判别叶片的气动弹性稳定性。

本文算例选用叶轮机气动弹性标准结构。两个算例分别选用标准结构1和标准结构 4。标准

结构 1是由 11个 NASA65系列叶型组成的二维叶栅, 来流Ma1= 0. 18, 攻角 i= 2°, 折合频率

K = 0. 122, 叶栅作扭转振动, 其振幅 %= 0. 5°, 叶片间相角�= ±45°, 叶片表面非定常压力系数

差 # cp 及其相位 ∃ #p的分布见图6。计算和实验的# cp 符合相当好, ∃ #p与实验差别较大。由于叶
片尾部 #cp 接近零值, 气动力对叶片作功主要在叶片前、中部, 而叶片尾部 ∃ #p的误差对整个叶
片气动功影响小。图 7给出的气动阻尼系数与叶片间相角的变化曲线说明这一点。�= 0°～180°,

计算与实验两者一致, �= - 180°～0°, 计算与实验趋势相同, 数值有些差别。

图 7　叶片间相角与气动阻尼系数的关系 图 8　涡轮叶片表面气动阻尼系数分布

算例 2是一个高负荷涡轮转子环形叶栅, 作弯曲振动。叶栅进口Ma2= 0. 28 出口Ma1=

0. 90, 进口气流角 &1= 45°, 折合频率 K= 0. 107, 弯曲振动方向角 ∋= 27. 05°, 计算两个叶片间

相角 �= - 90°和0°。�= - 90°, 叶片表面非定常阻尼系数分布如图 8所示。计算结果和实验值符

合较好。积分叶片表面非定常力作的气动阻尼功 W = - 2. 09, 实验给出的气动阻尼功为- 2. 15,

两者吻合程度是满意的。�= 0°, 由于实验未给出叶片表面气动阻尼系数的分布, 计算结果无法

与之对比, 而实验给出了总的气动阻尼 W = 0. 0, 本程序计算的气动阻尼功 W = - 0. 17, 两者接

近。
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by integrat ing the momentum equat ion and then the densit ies are obtained from the energy

equat ion. Nine numerical ex amples of three types o f the centr ifugal compresso rs show that the

so lut ion obtained by the present method is in good agr eement w ith experimental data, provided

that there is no larg e flow separation in compressors.

PREDICTION OF LONG BLADE FLUTTER IN A STEAM TURBINE
Tao Deping, Yang Xiaodong, Zhou Shen

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronautics)

ABSTRACT　　　　T he flow characterist ics o f the last stag e of the steam turbine are

analy sed on the basis of the results obtained from the cascade exper iments and flow f ield

calculat ion. In the case of low volumetr ic f low rate, the larg e scale separ at ion occurs in the last

stage rotor hub, and the height o f separ ated flow reg ion increases as the volumetr ic flow rate

decr eases. Flow separat ion appears at the blade pressur e sur face as the bulk f low enters the

rotor w ith larg e negat ive incidence. T he f low in the ro to r can be divided into thr ee regions

a separated hub f low region, an at tached-flow reg ion and a separated-f low region. The

dimensions of the three r eg ions vary w ith the f low rate. The f low pat tern in the last stag e is

very complicated. Aseries o f defo rming actuator disk methods and a numerical method have

been developed to predict the blade flut ter . T he deform ing actuator disk method system is

applicable to calcalat ing 2-D and 3-D unsteady flow f ields and also to calculat ing the bending

mode and the to rsional mode blade flut ter s. The analyt ical and numerical deforming actuator

disk methods for predict ing the blade f lut ter in a compressor or a steam turbine have been

developed in consider at ion of variability o f o r invar iabiity of the interblade phase angle. The

small-disterbance po tential ampl itude equation is adopted in the numer ied method for unsteady

flow in the cascade, while the airfoil thickness and bending degree are arbit rary and the rotat ing

finite dif ference scheme is employed in the calculaton of tr ansonic f low field. T he comparison

betw een the computat ional and the exper imental r esults show s that the presented methods are

feasible in predict ion of the f lut ter in blade design.

NUMERICAL SIMULATION OF TRANSITIONAL FLOWS

OVER A FLAT PLATE
Jiang Hongde ( Inst itute of Engineering Thermop hysics )

J. G. Moore and J. Moore ( Virginia Polytechnic Inst itute and State University )

ABSTRACT　　　　A new version of one-equation turbulence model for predict ing the

incompressible, t ransit ional flow over a f lat plate is developed. Based on an analysis of the

exist ing one-equation models and some physical features of the t ransit ional flow , both the eddy

viscosity and tur bulence length scale in the turbulence kinet ic energy equat ion are modified in

order to bring the low Reynolds number effect into the new model . T he capability of this model

fo r predict ing the t ransit io nal f low is demonst rated by an ex tensiv e numerical test ing for f lat

plate f low under free st ream tur bulence intensity ranging f rom 0. 03 to 8 percent . Both the start

and leng th of the t ransit ion are correctly predicted. Comparison of the calcutated results o f both

the mean and fluctuating f low propert ies w ith experimental data indicates the ag reement

betw een them is very good. A t ime-averaged picture for a complete boundary flow from purely
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