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摘　　　要 : 从气动阻尼产生的机理出发 ,建立合理的气动阻尼模型 ;利用动网格技术 ,结合等效模态气动

阻尼比的计算式 ,以 Rotor 37跨声叶栅为例 ,用弱耦合方法数值计算得到一弯、一扭与弯扭耦合模态的气动阻

尼比 ,并考虑流场压力水平及叶片振幅对气动阻尼的影响.计算结果表明 ,在保证进出口压比不变的情况下 ,

气动阻尼与压力成线性关系 ;在小振幅下 ,气动阻尼基本与叶片振幅无关.
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Abstract : Based on t he t heory of aerodynamic damping , t he appropriate damping model

was established ; wit h t he help of moving meshes technology and in combination with t he e2
quation of equivalent mode aerodynamic damping ratio , t he weakly coupled met hod was ap2
plied. In t he researches of Rotor 37 t ransonic blade wit h excitation of t he 1st bend mode , the

1st torsion mode and t he 1st bend2torsion mode , the aerodynamic damping was gained. The

pressure and t he blade amplit ude were considered. The result s demonst rate t hat when the

pressure ratio of inp ut p ressure and outp ut p ressure has been fixed , aerodynamic damping

has a linear relation with the pressure ; with a small blade deformation , the blade deforma2
tion has lit tle influences on aerodynamic damping.
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　　在叶轮机械中 ,引起叶片振动的因素有很多 ,

其中作用在叶片上的流体扰动力是激发叶片振动

的最重要的因素 ,流体诱导引起叶片强迫响应导

致的高周疲劳断裂是叶轮机械一类主要的破坏形

式.所以 ,如何在设计之初 ,较好地预测叶轮机械

动力响应特性对于叶轮机械的设计具有重要意

义.由于叶轮机械本身的特点 ,预测叶片的强迫响

应 ,应该考虑气动阻尼的作用.目前 ,对气动阻尼

的研究主要集中在实验研究[ 122 ]和数值计算[ 328 ]两

个方面.在现有的研究中不难发现 ,气动阻尼的研

究主要集中在颤振方面[325 ] ,而以预测叶片强迫响

应为目的的研究则相对较少. St uart Moffatt 等

人[6 ]利用自行编制的弱耦合分域方法对气动阻尼

进行计算 ,并预测叶片的强迫响应 ,计算结果表明

在预测响应方面 ,气动阻尼作用不可忽略 ;同样 ,

Eric SEIN TU RIER等人[7 ]在总结已有的计算方

法基础上 ,建立了一种适合工程应用的强耦合方

法以预测叶盘结构的强迫响应.相关研究[8 ]考虑
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了粘性对气动阻尼的影响 ,未考虑压力及叶片振

幅等重要参数的影响.本文以预测叶片强迫响应

为目的 ,利用成熟的 CFD软件 CFX及 CSD软件

ANSYS实现弱耦合方法 ,在获得模态气动阻尼

比的基础上 ,着重研究流场压力水平及叶片振幅

对气动阻尼的影响.

1　气动阻尼理论及方法

1 . 1气动阻尼机理

　　气动阻尼的概念最早由颤振工作者提出[9 ] ,

他们发现即使弹性叶片处于定常均匀分布的流场

中 ,由叶片振动引起的非定常气动力也有可能对

叶片做正功 ,使振动发散 ,引发颤振 ,即气动非阻

尼效应.同样 ,当叶片发生强迫响应时 ,仍然存在

由叶片振动引起的非定常气动力 ,与颤振不同的

是 ,该部分非定常气动力对叶片做负功 ,阻碍叶片

振动 ,及气动阻尼效应.由此可见 ,气动阻尼正是

由叶片振动引起的.

1 . 2　气动阻尼模型

　　在叶轮机械中 ,叶片在外界流场作用下 ,受到

非定常气动载荷的作用.根据非定常气动载荷产

生的原理不同 ,主要分为两大类 :一类非定常气动

载荷与叶片振动无关 ,是由流场本身的缺陷引起

的阵风载荷 ,如进口流场畸变 ,尾流激振等 ;另一

类非定常气动载荷与叶片振动有关 ,该类载荷为

气动阻尼力.

由于气动阻尼是由叶片振动引起的 ,所以研

究气动阻尼时 ,流场中的非定常气动力只包括由

叶片振动引起的气动阻尼力 ,不包括与叶片振动

无关的阵风载荷.换言之 ,叶片振动是流场中唯一

的非定常激励源为达到这一目的 ,模型采用孤立

叶片 ,以消除几何结构对流场的影响 ;同时 ,要求

流场绕流情况良好 ,消除进出口边界条件畸变对

流场的影响.周期对称边界的设置使得单通道流

场计算合理化.

文献[10 ]通过对跨声风扇的气动阻尼研究指

出 ,在小振幅下 ,与叶片振动相关的气动阻尼具有

线性性质.所以为了便于研究以及和机械阻尼对

比 ,通常将气动阻尼作为粘性阻尼来考虑 ,即作用

在结构上的气动阻尼力与结构振动速度成线性关

系.气动阻尼是否能作为粘性阻尼来考虑 ,主要是

由流场的性质来决定的.当流场中存在漩涡等非

线性特征时 ,流场中的非线性影响不可忽略时 ,气

动阻尼将不能作为粘性阻尼来考虑[ 11 ] ;当流场绕

流情况较好时 ,没有漩涡等非线性特征 ,流场中的

非线性影响可以忽略 ,气动阻尼可以按照粘性阻

尼来处理.所以 ,为忽略流场中的非线性影响 ,使

气动阻尼作为粘性阻尼考虑合理化 ,通常给定的

叶片最大振动幅不超过叶片弦长的 1 %[ 8 ] .因为

在这个幅值范围内 ,流场及非定常气动力的变化

线性较好 ,可以忽略流场非线性的影响[ 8 ] ,能够保

证气动阻尼力与叶片振动速度成正比.据此 ,本文

主要研究的是小振幅线性范围内的气动阻尼.

1 . 3　弱耦合方法实现

　　本文采用弱耦合方法来求解气动阻尼.弱耦

合方法的主要思想分别求解结构方程及流体方

程 ,利用动网格技术将叶片的运动施加到流固耦

合边界上 ,实现叶片在流场中的振动. 具体过

程为 :

首先 ,利用成熟的 CSD软件 ANSYS计算叶

片的固有模态 ,得到振型及频率.

其次 ,利用成熟的 CFD 软件 CFX的动网格

功能 ,将叶片按某阶固有振型振动的运动规律施

加到耦合边界上 ,对流场进行扰动.

最后 ,利用 CFX计算流场 ,得到非定常气动

力 ,并结合已知的叶片振动位移 ,得到一个叶片振

动周期内的非定常气动功[12 ] .

在几何建模时 ,为了避免耦合边界上流体网

格与叶片网格不匹配的问题 ,采取用流体域内耦

合边界的节点生成固体叶片的方法 ,保证了耦合

边界节点数目和坐标的一致性.

1 . 4　等效模态气动阻尼比

　　在忽略流体对叶片固有模态影响的前提下 ,

离散化的叶片强迫响应动力学方程可表示如下 :

[ M ] ẍ + C { x
·
} + [ K]{ x} = { F} (1)

其中 [ M ] , [ C] , [ K]分别为叶片的质量矩阵、阻

尼矩阵和刚度矩阵.方程左面的三项分别代表了

叶片在运动中所受到的惯性力、阻尼力和弹性力 ,

属内力 ;方程的右端项为作用在叶片表面的非定

常气动载荷 ,为外力.

叶片对非定常气动载荷的等幅强迫响应对应

于叶片在外载荷作用下的一种稳定运动 ,维持这

种状态的条件是

内力功 = 外力功 (2)

当叶片按简谐规律运动时 ,惯性力与弹性力

在一个振动周期内做功均为零[13 ] ,公式 (2)成为

W damping = - W force (3)

其中 W damping为阻尼力在叶片一个振动周期内所
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做的功 ,W force为非定常气动载荷在叶片一个振动

周期内所做的功.

设叶片按某阶固有模态振动 ,不计机械阻尼

力 ,并将气动阻尼力等效为粘性阻尼力 (与叶片振

动的速度成比例) ,则一个周期内的阻尼功为

W damping ( i) =∫
T

0
x
·

i
T C x

·
i d t (4)

式中 W damping( i)为对应该阶模态的阻尼功.

将物理空间下某阶响应转化到模态空间下有

x i = q t φ i (5)

式中 φ i 为叶片的第 i 阶固有模态 ,由质量归一

化得到.

按某阶固有模态 φ i 振动的叶片上各点的

运动随时间变化的规律服从下式

q t = q0 i sin (ωt +θ) (6)

其中 q0 i 为叶片按第 i 阶模态振动时的模态振幅.

令阻尼为粘性阻尼 ,则式 (4)变为

W damping ( i) =∫
T

0
q
·

t φ T
i C φ i q

·
t d t =

∫
T

0
Ci q
·

( t) q
·

( t) d t (7)

设主振型关于阻尼矩阵正交 ,并根据阻尼比

的定义可以得到

W damping ( i) =∫
T

0
2 M iωiξdamping ( i) q

·
( t) q
·

( t) d t =

2ωiξdamping ( i)∫
T

0
q
·

( t) q
·

( t) d t (8)

ξdamping ( i) 为对应该阶模态的模态阻尼比 ,ωi为对应

该阶模态的圆频率 , Ci 为对应该阶模态下的阻尼

系数.

将式 (5)代入式 (8)有

W damping ( i) = 2ωiξdamping ( i)∫
T

0
q2

0 iω2
i cos2 (ωi t +θ) d t =

2πq2
0 iωi

2ξdamping ( i) (9)

联立式 (3)和式 (9)可得

ξdamping ( i) =
W damping ( i)

2πq2
0 iω

2
i

=
- W force ( i)

2πq2
0 iω

2
i

(10)

式中的 W force
[13 ]通过流场/叶片的气弹耦合数值

分析获得 , q0 i 的选取意味着规定了叶片运动的振

幅.

2　算　例

2 . 1　结构有限元分析

　　采用的模型为 Rotor 37[14 ]跨声叶栅 ,其设计

状态的气动参数 :进口总温为 288. 2 K ,进口总压

为 101 325 Pa ,出口静压为 90 000 Pa.本文采用的

材料属性 :密度为 7 800 kg/ m3 ,弹性模量为 200

GPa ,泊松比为 0. 3.

由耦合边界的节点生成的叶片有限元模型如

图 1所示.

图 1　叶片的有限元模型 (ANSYS)

Fig. 1　Finite element model

通过模态分析得到的一弯、一扭及弯扭耦合

模态频率分别为 919. 18 ,2 600 ,4 956 Hz ,振型云

图如图 2～图 4所示.

图 2　一弯振型

Fig. 2　First bend mode shape

图 3　一扭振型

Fig. 3　First torsion mode shape
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图 4　弯扭耦合振型

Fig. 4　First bend2torsion mode shape

2 . 2　定常初场分析

　　Rotor 37 的流场模型如图 5所示.

图 5　流场模型

Fig. 5　Flow field model

为了加快非定常计算的收敛速度 ,在计算非

定常前计算一个定常结果作为非定常计算的初

场.同时 ,通过对初场绕流情况的分析 ,也能判断

进出口边界条件是否存在畸变 ,从而判断给定的

边界条件是否符合气动阻尼计算的要求.为方便

说明 ,定义进出口边界条件如表 1.

表 1　进出口边界说明

Table 1　Inlet and outlet instruction

进口参数 数值

BC1

进口总温/ K

进口总压/ Pa

出口静压/ Pa

288. 2

101 325

90 000

BC2

进口总温/ K

进口总压/ Pa

出口静压/ Pa

288. 2

1. 5×101 325

1. 5×90 000

图 6与图 7分别表示了流场边界条件为 BC1

和 BC2时的绕流状况 ,可以看到流场的绕流状态

良好 ,不存在进气畸变 ,符合气动阻尼计算的

前提.

图 6　BC1边界条件流场绕流情况

Fig. 6　Stream line of BC1

图 7　BC2边界条件流场绕流情况

Fig. 7　Stream line of BC2

2 . 3　进出口压力的影响 (边界条件)

　　为保证压比不变 ,本文给定的两种边界条件

的进出口压力是同比缩放的 (如表 1) .

取叶片振幅恒为 0. 1 mm ,按照表 1中给定的

参数设置进出口边界条件 ,得到一弯模态、一扭模

态及弯扭耦合模态下的等效模态气动阻尼比见

表 2.

表 2　不同边界条件下的等效模态气动阻尼比

Table 2　Mode aerodynamic damping ratio of

different boundary condition

一弯模态 一扭模态 弯扭模态

BC1/ % 0. 22 0. 36 0. 25

BC2/ % 0. 31 0. 53 0. 39

BC1∶BC2 1∶1. 41 1∶1. 47 1∶1. 56
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根据表 2中的计算结果 ,可以得出如下结论 :

1) 叶片模态气动阻尼比的量级 :一弯、一扭

及弯扭耦合模态下的等效模态气动阻尼比的量级

是一致的 ,这与文献 [ 6 ]中计算得到的 NASA67

风扇叶片一扭模态下的等效粘性气动阻尼比

0. 56 %的量级一致.

2) 叶片模态气动阻尼比随叶片振型的改变

规律 :同一边界条件下 ,一扭模态的等效模态气动

阻尼比大于一弯模态的等效模态气动阻尼比 ,这

与文献[ 8 ]中的内流场计算结果一致 (在文献 [ 8 ]

中 ,计算得到的一扭模态的等效模态气动阻尼比

为 0. 43 % ,一弯模态的等效模态气动阻尼比为

0. 13 %) ,并且 ,弯扭耦合模态的等效模态气动阻

尼介于一弯模态与一扭模态之间.

3) 叶片模态气动阻尼比与流场边界条件的

关系 :在不同的边界条件下 ,同一模态的等效模态

气动阻尼比的值发生了变化 ,两种边界条件下的

等效模态气动阻尼比接近 1∶1. 5 ,这与本文给定

的两种边界条件下的压力水平的关系 pBC1 ∶pBC2 =

1∶1. 5是一致的.这种一致的比例关系说明气动

阻尼的水平正比与边界条件的压力水平 (本文保

证了进出口的压比不变 ,进出的压力是同比增长

与降低的) .

2 . 4　叶尖最大振幅的影响

　　根据小扰动线化理论 ,在小振幅下非定常气

动力与振动位移近似成线性关系[12 ] ,文献 [ 6 ]中

也认为由叶片振动引起的扰动压力随着振幅的增

大近似线性增加 ,气动功随着振幅的增大近似成

二次方增长.根据式 (10) ,在叶片振动形式 (振型)

一定的情况下 ,气动阻尼与气动功成正比 ,与振幅

的平方成反比 ,从这个角度上看 ,气动阻尼是与叶

片最大振幅无关的.然而 ,小扰动线化理论[15 ]只

适用于亚音流与超声流的情况 ,用这个理论来解

释本文跨声叶栅中的气动阻尼现象是不够准确

的.为了便于分析 ,本小节计算气动阻尼时 ,边界

条件采用的是 BC1.以弯扭耦合模态为例 ,图 8给

出了叶片振幅为 0. 1 mm时 S1 面 (50 %叶高截面

处)的马赫数分布情况.

从图 8中可以看到 ,来流进入叶栅通道后 ,开

始加速 ,并在叶背处达到最大 ,经过一道激波后 ,

流场中的速度降低 ,激波后的某些区域变成亚声

流场.由此可见 ,不能用小扰动理论来保证跨声叶

栅的气动阻尼与叶片振幅无关 ,所以 ,将重点研究

气动阻尼与叶片振幅的关系.

图 8　弯扭耦合模态下的 S1 面马赫数分布情况

Fig. 8　Mach number development for S1

under the first bend2torsion mode

本文叶片振幅的取值范围为 0. 05～0. 1 mm ,

即 0. 13 %的弦长～0. 25 %的弦长.表 3给出了一

弯、一扭及弯扭耦合模态下气动阻尼随给定叶尖

最大振幅变化而变化的情况.图 9 给出了各个模

态气动阻尼比随振幅增加的变化规律.

表 3　一弯、一扭及弯扭耦合模态下阻尼随最大

振幅变化而变化的情况

Table 3　Aerodynamic damping changed with the blade

deformation under different modes

模态

振幅/ mm

一弯

阻尼/ %

一扭

阻尼/ %

弯扭

阻尼/ %

0. 05 0. 180 3 0. 334 4 0. 223 4

0. 055 0. 188 5 0. 338 2 0. 240 2

0. 06 0. 191 8 0. 343 6 0. 247 2

0. 065 0. 194 4 0. 347 7 0. 248 7

0. 07 0. 196 9 0. 351 5 0. 250 1

0. 075 0. 197 9 0. 353 4 0. 251 3

0. 08 0. 203 2 0. 357 2 0. 251 5

0. 085 0. 208 5 0. 359 2 0. 252 3

0. 09 0. 212 2 0. 360 7 0. 253 2

0. 095 0. 215 7 0. 362 2 0. 253 6

0. 1 0. 217 7 0. 362 9 0. 254 5

从表 3及图 9给出的变化规律中可以看出 ,

气动阻尼随着振幅的增加呈线性增加的趋势 ,但

是这种增长趋势非常缓慢 ,阻尼值变化很小.所以

在小幅振动下 ,同一模态的气动阻尼可以认为基

本不变.这种结果虽然与小扰动理论一致 ,但是不

能用小扰动线化理论解释.合理的解释为 ,小幅振
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动引起的流场扰动依然具有线性特点 ,即非定常

气动力与位移成正比 ,气动功与位移成二次方

关系.

图 9　气动阻尼比随最大振幅增加的变化规律

Fig. 9　Aerodynamic damping changed with the

blade deformation increasing

3　结　论

　　本文主要研究 Rotor 37 跨声叶栅在单通道

可压流场中的模态气动阻尼比的计算方法及其影

响因素 ,得到的结论如下 :

1) 计算气动阻尼时 ,主要考虑叶片振动产生

的气动载荷 ,所以要求流场扰流情况良好 ,不会有

进口畸变、尾流激振等引起的强非线性特征.

2) 本文利用 CFX的动网格技术 ,计算得到

的一弯、一扭与弯扭耦合模态下的气动阻尼比

(BC1)分别为 0. 22 % ,0. 36 % ,0. 25 % ,其量级与

机械阻尼比[ 16 ]相当 ,所以在考虑叶片强迫响应

时 ,气动阻尼不能忽略.

3) 本文考虑了进出口压力水平及叶片振动

的振幅对气动阻尼的影响.研究表明 ,当进出口压

力以相同的倍数增加的时候 ,模态气动阻尼比也

以近似的倍数增加.气动阻尼随着振幅的增加呈

线性增加的趋势 ,但是这种增长趋势非常缓慢 ,阻

尼值变化很小.所以在小幅 (1 %弦长)振动下 ,同

一模态的气动阻尼可以认为基本不变.这样的结

论在工程上是有意义的 ,只要流场中不具有强的

非线性特征 ,可以认为叶片的气动阻尼相同 ,减少

了对气动阻尼的重复计算.
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