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有限长壁面处理对叶片气动弹性
稳定性的影响
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摘 � � � 要: 应用壁面处理控制叶片颤振与其他方法相比有其特殊优势, 但由于加入软壁面特别是有限长的

壁面处理,给求解方法带来很多困难。本文提出一种新的模型,采用一种新方法 � � � 传递单元法, 从而有效避

免了界面匹配和特征值求解中引起的各种困难问题, 并且通过该模型可以探讨研究者们更为关心的有限长

壁面处理对叶片颤振特性的影响。数值计算结果表明,有限长壁面处理阻抗值的大小对气动弹性稳定性有显

著影响。因此,本文提出的模型为实现应用壁面处理控制叶片颤振,进一步丰富了其理论依据。
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Abstract: The applicat ion of casing treatment to the control of blade flut ter may have advanta�
ges part icularly compared with the existing methods of suppressing blade f lutter. In the present pa�
per, a novel method, w hich is called transfer element method, has been proposed to establish an

aero�elastic model, which considers the effect of finite�length casing treatment on the blade flutter
inception. The present model avoids the dif ficulty of solving eigenvalue due to impedance w all con�
dition effect ively. In part icular, the numerical results show that the value of impedance of lining

wall has a marked ef fect on the aero�elastic stability. T he possibility of using f inite�leng th casing
treatment to suppress the blade flut ter has been concluded.
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� � 有关叶轮机气动弹性稳定性主动控制的意义

目前已经可以充分显示。一方面, 由于喘振、旋转

失速与叶片颤振有非常密切的关系;另一方面,从

现实的角度看, 目前抑制叶片颤振多是采用增加

叶片厚度以提高其刚性或采用减振凸台的办法,

这些措施基本上是以牺牲叶轮机效率或提高叶片

重量为代价的。正因如此,探讨叶片颤振的主动

控制方法现在已引起了研究人员的足够兴趣。现

在对叶片颤振主动控制的研究工作所采用的方法

大体为三种: 1.采用压电材料影响叶片模态振型
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实现其主动控制; 2. 利用喇叭作为执行机构外加

声扰动实现其主动控制; 3.壁面声处理。三种方

案相比较,我们认为壁面处理更易于实现,而且对

气动性能影响小,可谓四两搏千斤。通过壁面声

处理对叶片进行主动控制最早由 Sun[ 1] 提出。这

种思想源于 1984 年由 Watanabe 和 Kaji[ 2] 以及

Namba[ 3]分别提出用软壁面边界控制叶片颤振的

理论探讨。为了实现这种方案, Watanabe & Kaji

用三维半激盘法研究了软壁面对叶片所起气动阻

尼作用可以控制叶片颤振的发作。而 Namba把软

壁面视作等效分布面源,这种方法是在 1982年由

Namba & Fukushige
[ 4]
发展的,即将软壁面当作分

布有未知源强度的单极子声源,并通过精心设计的

方法获得源强度的大小,然后通过求解硬壁条件下

的三维线化欧拉方程来研究壁面处理的影响。

2002年 Sun & Kaji[ 5]提出一种基于广义格林函数

理论和双傅立叶变换技术的新的升力面模型,在这

种方法中他们发现改变壁面阻抗条件可以改变系

统特征值, Sun
[ 6]
进一步的工作在理论上证实在超

音条件下壁面处理对气动弹性稳定性的影响。

他们的工作都显示软壁面条件确实可以影响

叶片的颤振特性, 然而这些方法都存在一定的缺

点。Watanabe & Kaji 的三维半激盘模型过于简

化, Namba应用等效分布源法的工作是在无限长平

板假设下得到的,且所设计的分布源计算方法需要

处理复杂的奇异性问题,因而这项工作并未得到重

视,而 Sun & Kaji的方法同样是在无限长平板假

设下进行的,而且需要花费大量时间求解阻抗壁面

条件下的特征值问题
[ 7]
。尽管已有的工作已经证

明在无限长管道中全面铺设处理壁面可以改变叶

片的气动弹性稳定性,但在实际管道中,特别是航

空发动机管道中所用的壁面处理只能是有限长,所

以有限长壁面处理段对气动弹性的影响一直是人

们所关心的问题,也正是本文所要探讨的问题。由

于王[ 7]发展了等效分布源法,即通过一种波数展开

法有效避免了处理分布源计算所遇到的奇异性问

题,从而为我们展现了应用该方法的新前景。应用

传递单元法的思想[ 8]把有限长壁面处理或声衬段

通过等价分布源法处理为一个单元, 并把硬壁条件

下应用升力面模型得到的叶片段处理为一个单元,

通过分界面扰动压力和速度条件的匹配,如图 1所

示,使压力波动与叶片振动在轴向耦合起来, 从而

研究壁面处理对叶片气动弹性稳定性的影响,该方

法被称为传递单元法。通过应用该方法研究有限

长软壁面对叶片颤振的影响,我们发现改变壁面阻

抗值可以改变叶片的升力系数和力矩系数,从而影

响叶片排的气动弹性稳定性。这些探讨展示了这

种壁面处理可能的应用前景。

1 � 基本方程

1. 1 � 模型假设

本文所研究的对象是壁面声处理对叶片颤振

起始阶段的影响, 因此流动的基本方程可以被线

化,具体可以做出如下假设:三维系统, 同时叶片

之间的流动假设均匀,轮毂和机匣均为硬壁;假设

叶片为无厚度的平板;气流入射角为零,气流流过

叶栅没有反射同时不会带来稳定载荷; 所有扰动

量相对流动平均量都很小,因此可以对欧拉方程

线化求解;叶片尾缘满足库塔条件,尾缘不稳定载

荷有限;满足亚音流条件。

1. 2 � 基本方程

根据格林函数理论[ 5] ,管道中声压表示为:
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其中 ∋p 是叶片下表面与上表面的压力差。
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结合欧拉动量方程, 可以得到上洗流积分方程为:
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其中:
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式( 7)的积分存在的条件是被积函数奇异, 即 #v

= K b/ M r 和 ∋& = 2n , ( n= 0, & 1, & 2, ∃) , 结合

式( 7)和式( 8)最终得到:

#
&
n = -

+nh 1
d
2 & %rh 2

d
k
2
b - k

2
q - (

+n

d
)
2

(15)

+ = + - 2n , � � ( n = 0, & 1, & 2∃)

(16)

d = h
2
1 + h

2
2%2r (17)

图 1� 单叶片排及前置壁面处理模型

Fig. 1� Analy sis model of cascade and

casing treatment

1. 3 � 叶片非常力的计算方法

传统的关于叶片非定常力的计算都是基于无

限长管道的假设,因此无需考虑反射波的影响。而

本文的模型应用传递单元法,由于壁面处理或声衬

段的存在必须考虑反射波与叶片的相互作用,当然

如果壁面处理的阻抗值为无穷大即硬壁情况下, 叶

片单元的内界面将不存在反射波,叶片力的计算结

果应与传统模型一致。关于声衬单元的处理已在

文献
[ 4]
中介绍,叶片单元体的得到和压力扰动的处

理与之类似首先假设叶片受初始扰动[ 9] (弯曲或扭

转)并通过方程( 5) ,利用配点法求解复系数代数方

程组,从而得到作用在叶片上的力 ∋p (∃0 , !0)。再

利用方程( 4)得到初级散射波,按周向模态展开得:
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图 2 � 单叶片排

F ig. 2� One blade row

� � 对于反射波我们不妨假设从远前方和远后方

向叶栅单元入射两列一系列周向模态波,分别为:
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表 1 � 升力系数和力矩系数

Table 1� Lif t and moment coefficients

kz

叶片弯曲 叶片扭转

CF# CM# CF# CM#

1. 0

- 0. 7191+ i0. 0672

- 0. 7190+ i0. 0670

- 0. 7190+ i0. 0670

0. 1509- i0. 1045

0. 1511- i0. 1045

0. 1511- i0. 1045

- 0. 8236- i0. 0840

- 0. 8235- i0. 0838

- 0. 8235- i0. 0838

0. 1824- i0. 1483

0. 1825- i0. 1482

0. 1825- i0. 1482

1. 2

- 0. 7502+ i0. 0960

- 0. 7500+ i0. 0957

- 0. 7500+ i0. 0957

0. 1328- i0. 1288

0. 1329- i0. 1287

0. 1329- i0. 1287

- 0. 9048- i0. 0634

- 0. 9044- i0. 0636

- 0. 9044- i0. 0636

0. 1734- i0. 1934

0. 1735- i0. 1932

0. 1735- i0. 1932

1. 4

- 0. 3473+ i0. 4620

- 0. 3474+ i0. 4618

- 0. 3474+ i0. 4618

- 0. 269- i0. 1198

- 0. 0266- i0. 1199

- 0. 0266- i0. 1199

- 0. 5147- i0. 4997

- 0. 5149- i0. 4992

- 0. 5151- 0. 4992

- 0. 0257- i0. 2328

- 0. 0253- i0. 2327

- 0. 0253- i0. 2327

� � 注:第一行结果来自参考文献[ 9] Smith 的结果, 对应简化的频率 kz , 第二行为文献 [ 5] Sun 的结果, 第三行为本文结

果。−= 0, )=  , M r= 0. 5 展弦比= 3. 8

� � 其中, n 为周向模态数, ,为径向模态数,

A n,, Bn,为待求系数。反射波坐标如图 1所示,为

了方便与其他单元联合求解, 如图 2 所示将坐标

变换为 x∋, y∋, z∋,那么:

∃=
x∋cos−+ y∋sin−

b
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%r ( y∋cos−- x∋sin−

b

!=
z∋%r

b

(23)

� � 为了求反射波引起的叶片表面的质点振动速

度,通过欧拉动量方程可得:
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� � 由于叶片表面上的声质点速度相对叶片应该

为零,所以此速度亦为叶片振动速度。再次利用

上洗流积分方程( 5)和压力波方程( 18)就可以得

到与声压系数 A n,, Bn,相关次级散射波。

1. 4 � 界面匹配条件

如图 1中所示,结合已有的声衬单元和叶片

单元,各界面都必须按周向模态匹配满足压力连

续和轴向扰动速度连续条件, 从而建立方程组对

声压系数进行求解。

2 � 计算示例

2. 1 � 验证算例

为了验证模型的准确性, 首先计算硬壁情况

下的叶片升力系数和力矩系数。当模型中阻抗值

为无穷大时即为硬壁条件, 表 1给出本文气动弹

性模型的计算结果与 Smith [ 9]和 Sun [ 5] 在相同参

数下计算结果的对比,结果吻合很好。

2. 2 � 壁面处理研究算例

算例 1: 图 3和图 4 分别是叶片升力系数和

力矩系数做为叶片间相角的函数曲线, 声衬长度

l= 14. 4, kz = 0. 05, −= 35(, space/ chord= 3. 8, M r

= 0. 5,其中图( a)表示实部的曲线,图( b)表示虚

部的曲线。可以看出壁面阻抗值的改变对升力系

数和力矩系数产生显著影响。众所周知,叶片颤

振的发生与否将取决于力矩系数的虚部 MM#i ,如

果 CM#i < 0则系统稳定, 否则不稳定。因此在计

算中我们通过调整阻抗值来调整力矩系数。图 4

显示了不同阻抗条件下叶片间相角对气动弹性稳

定性的影响。特别注意到硬壁条件下叶片间相角

在  / 12到  / 3范围内处于不稳定状态,通过调节

壁面阻抗值到( 1. 0, - 2. 646)时,图中软壁 1所对

应的曲线完全下降到零线以下, 也就是说叶片在

所有叶片间相角下都处于稳定状态。而软壁 2却

使叶片的不稳定范围拓宽,不仅在某些叶片间相

角下变得更加不稳定, 而且在某些叶片间相角下

如 1/ 18 和 2 附近使原来处于稳定状态的叶片

变得不稳定。

算例 2:图 3( b)中可以看到在硬壁条件下, 叶

片间相角 )= 1. 05处有最大力矩系数虚部,达到 0.

017左右,如果固定壁面阻抗的绝对值分别为| %#|

= 1. 0和| %#| = 2. 0,我们仍然可以通过调节阻抗幅

角使得叶片从不稳定状态进入稳定状态。如图 5

所示,在软壁 1条件下,当幅角在- 1. 1到- 0. 8范

围内,叶片处于稳定状态;在软壁 2条件下,当幅角

在- 1. 1到- 0. 37范围内,叶片处于稳定状态。
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图 3 � 不同的阻抗条件下叶片扭转运动升力

系数随叶片间相角变化规律

硬壁, 软壁 1, 阻抗 %#= ( 1. 0, - 2. 646) ;

软壁 2, 阻抗 %#= ( 0. 0, - 3. 834)

F ig . 3� Effect of int erblade phase ang le on the

lift coefficient under var ious wall admittances:

hard wall, so ft w all 1, %#= ( 1. 0, - 2. 646) ;

soft w all 2, %#= ( 0. 0, - 3. 834) .

算例 3: 图 6和图 7 是改变波长后得到的升

力系数和力矩系数做为叶片间相角的函数曲线,

声衬长度 l= 14. 4, k z = 0. 1, −= 35( , space/ chord

= 3. 8,M r = 0. 5, 其中图( a)表示实部的曲线, 图

( b)表示虚部的曲线。从图 7( b)中可以看到在硬

壁条件下,叶片在整个叶片间相角区间内都处于

稳定状态。在软壁 1条件下, 在整个叶片间相角

区间内仍然处于稳定状态, 而且在- 1. 1到 3. 0

区间内稳定性得到增强; 在软壁 2条件下,注意到

在 )=  / 2附近,力矩系数虚部最高达到 0. 13,进

入不稳定状态。

3 � 结论

( 1)本文通过应用传递单元法与非定常叶片

力计算的方法相结合, 发展了包含壁面声处理的

叶片气动弹性新的模型,通过模型可以探讨壁面

条件改变对叶片起始颤振的影响。在无壁面处理

情况下所得到的结果与已有工作一致, 从而论证

图 4 � 不同阻抗边界条件下叶片扭转运动力

矩系数随叶片间相角变化规律

其他条件与图 3 所列相同

F ig . 4� Effect of int erblade phas ang le on the

moment coefficient under v arious w all admittances.

T he o ther conditions are the same as in F ig . 3.

图 5 � 不同阻抗绝对值条件下叶片扭转运动力矩

系数随壁面阻抗幅角的变化规律( )= 1. 05,软壁 1,

|%#| = 1. 0,软壁 2, | %#| = 2. 0其他条件与图 3所列相同)

Fig . 5 � Variat ion of moment coefficient w ith w all

admittance: hard w all; soft w all 1, | %#| = 1. 0;

so ft wall 2, |%#| = 2. 0, � Besides, )= 1. 05,

T he o ther conditions are the same as F ig . 3.

了本位模型的准确性。

( 2)对叶片颤振的控制产生)正效应∗或者)负

效应∗将主要取决于壁面的声阻抗设计,所以通过

精心设计壁面条件就可以有效抑制叶片颤振。
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图 6 � 叶片扭转运动升力系数随叶片间相角

变化规律 ,三条曲线对应不同的阻抗条件,

分别是硬壁;软壁 1,阻抗 %#= ( 1. 0, - 2. 646) ;

软壁 2, 阻抗%#= ( 0. 01, - 3. 834)

F ig . 6� Effect o f interblade phase ang le on the lift

coefficient under var ious wall admittances:

1. hard w all; 2. soft w all 1, %#= ( 1. 0, - 2. 646) ;

3. so ft wall 2, %#= ( 0. 0, - 3. 834)

( 3)同时在算例3中我们发现,在整个叶片间相

角范围内处于稳定的叶片,由于加入壁面处理或声

衬的影响在一些情况下获得进入不稳定状态的条

件。这个例子提醒人们在广泛应用的消声声衬的设

计当中也必须考虑声衬本身对气动弹性的影响,否

则可能因为加入消声声衬而带来叶片颤振故障。

( 4)本文工作虽然在模型上有所发展,但仍仅

限于理论上的探讨,能否真正应用壁面处理控制叶

片颤振的发作还期待进一步的气动弹性实验结果。
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