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涡轮机械叶片的流固耦合数值计算方法
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摘    要: 发展了一种流固弱耦合数值方法来判断涡轮机械叶片气弹稳定性. 通过一种数据交换方法将

计算结构动力学(CSD)的节点振动位移施加到计算流体力学(CFD)的叶片表面网格点上, CFD分析采用多层

动网格技术实时更新可动域的网格点坐标, 并通过有限体积法求解了用 k2E湍流模型封闭的雷诺平均 Navier2

St okes( RANS)方程.以 NASA 67转子叶片为例,在设计状态下, 对比了叶片前 4阶模态下一个振动周期内的

气动功及模态气动阻尼比,初步分析了叶片的气弹稳定性. 计算结果表明:所发展的流固弱耦合数值方法用

于判断涡轮机械叶片气弹稳定性是可行的.
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Abstr act: A numerical simulation method for fluid2st ructur e inter act ion ( FSI) in turbo2

machinery bladings was presented to predict the aeroelast ic stability of blades. The vibra2

t ional displacements of computat ional st ructural dynamics( CSD) nodes have been interpola2

ted to computat ional fluid dynamics ( CFD) grids at the blade surface using a data tr ansfer

method. In CFD analysis, the gr id coordinates of the moveable region have been updated by

mult i2layer moving grid technique, and the finite volume method has been applied to calculate

the Reynolds2averaged Navier2Stokes ( RANS) equations closed by k2E turbulent model. For

NASA Rotor 67, the total work done by the unsteady aerodynamic for ce in one oscillat ing

period and the corresponding aerodynamic modal damping rat ios of the first four modes of

blade vibrat ion at the design speed have been predicted numerically, and the aeroelast ic sta2

bility of blades has been analyzed preliminarily. The study shows that the developed FSI pro2

cedure is feasible to predict the aeroelast ic stability of blades.

Key words: blade; fluid2str ucture interaction ( FSI) ; aer oelast ic stability;

aerodynamic modal damping ratio; mult i2layer moving grid technique
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  流固耦合力学是一门交叉的力学分支,主要

研究变形固体在流场作用下的各种行为和固体位

形对流场影响这两者交互作用的一门科学
[ 1]

. 近

年来,流固耦合问题越来越受到人们的重视, 而针

对该问题的研究也涉及许多领域
[ 2]

,导致其他许

多学科的理论研究方法和成果逐渐渗透到流固耦

合问题的研究中.

实际问题中的强非线性使得要真正地解析求

解流固耦合问题还是相当困难的. 因此,通过数值

方法求解流固耦合偏微分方程是当前的主要研究

趋势,而非定常气动力计算和结构有限元计算这

两部分的耦合技术是实现流固耦合的发展方向.

在叶轮机械内部, 流体和固体叶片之间存在

着相互作用[ 1] :流场的气动力加载到叶片表面,引

起叶片的振动, 而叶片的振动位移反过来作用于

流场边界,引起流场的改变,进而改变作用于叶片

上的气动力.能量法就是针对流固耦合过程通过

判断一个周期内是叶片对气流做功还是气流对叶

片做功来判断颤振是否发生的.目前,叶轮机计算

流体力学( CFD)技术已经发展到全三维非定常黏

性数值模拟,而叶轮机计算结构动力学( CSD)技

术也保持了同步发展, CFD 和 CSD 技术已日益

广泛地应用到各种叶轮机械的流固耦合分析中.

流固耦合分析有两种方式:强耦合和弱耦合,

其中,弱耦合又有单向耦合和双向耦合这两种方

式.强耦合需要对 CFD和 CSD方程同时求解,即

使得每一组方程的再形成成为必要, 此时用单一

的数值方法求解两个系统有一定的困难[ 324] ;弱耦

合方法是通过 CFD 网格点上的载荷转换到 CSD

节点上和 CSD节点上的位移插值到 CFD网格点

上实现数据交换的. 在这种弱耦合方法中, CSD

和 CFD网格位移可保持较高的精度[ 526] .

Guruswamy
[ 7]
通过在动网格上建立带有 Eu2

ler/ N2S方程模型的方法发展了弱耦合技术, 并

证明这种弱耦合方法是有效和精确的.

本文发展了一种流固交界面上位移插值的方

法,并设计了一种动网格文件生成方法,利用通用

程序 ANSYS和 CFX对NASA 67转子叶片进行

了设计状态下的流固单向耦合分析, 以此来预测

叶片的气弹稳定性.

1  数值方法

11 1  计算结构动力学(CSD)模型

对于均匀叶片转子, 认为各个叶片的力学特

性相同,各叶片间的运动规律通过叶片间相位角

相互联系,整个转子叶片可简化为一个叶片进行

分析,其有限元形式的系统振动方程为

M&x+ CÛx+ Kx= F a ( 1)

式中M是质量矩阵; C是阻尼矩阵;K 是刚度矩

阵; F a 是气动载荷向量; x为位移向量.

通过有限元模态分析, 可以得到叶片的各阶

固有频率及相应的振型. 对于转子,需要考虑转速

对固有频率的影响, 分析得到叶片的动频.对于某

一阶确定的模态,给定某一点的幅值后,即可确定

叶片上各节点的振动位移.

11 2  计算流体力学(CFD)模型

在叶轮机跨声速流动中, 由于激波和激波附

面层的重叠,会产生强非线性效应.为了较精确地

模拟这些流场的非线性因素, 采用了非定常雷诺

平均 Navier2Stokes ( RANS)方程,引入了湍流脉

动速度, 当对非定常 N2S 方程组时间平均时, 产

生了未知的附加雷诺应力项, 需采用湍流模型来

解决 RANS方程组的封闭问题. 这里选取 k2E湍

流模型.

采用雷诺平均 N2S方程组作为控制方程

5Q
5t

+
5
5xj

( Qu j )= 0

5
5t

( Qu i )+
5
5xj

( Qu ju i )=
5p
5x i

+
5Sji
5xj

5
5t

( Qe) + 5
5xj

( Qu jH ) =
5qj
5xj

+ 5
5xj

( u iSij )

( 2)

式中 u i , uj 为速度矢量; Q为流体密度; p 为流体

压力; H 为总焓; e为内能; Sij 为笛卡儿坐标系下

的黏性应力张量,它包括黏性应力和雷诺应力; qj

为热通量矢量.

标准的 k2E湍流模型包括湍动能 k 的输运方

程和湍动能耗散率E的输运方程
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; Lt 为涡黏性系数, Lt=

QCL
k

2

E
.该模型的拟合常数为 CL= 01 09, Rk= 11 0,

RE= 11 3, CE1= 11 44, CE2 = 11 92.

本文从流体控制方程和相应热传导输运方程
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出发,采用有限体积法进行数值求解. 其中,空间

采用二阶迎风格式, 时间采用二阶欧拉向后差分

格式.

11 3  CSD2CFD位移插值

一般情况下, CSD网格比 CFD 网格稀疏得

多,这两套网格在边界上不能完全重合.因此,在

通过模态分析得到 CSD节点的振动位移以后,需

要将该 CSD 节点的振动位移插值到交界面的

CFD网格点上.

本文采用有限单元法中局部坐标形式的形函

数进行三维线性单元插值的作法实现 CSD2CFD

位移插值,即

x0= N j ( N, G, F)x j  ( j = 1, , , 8) ( 5)

式中 x0 为流体域中各网格点的三个方向坐标; xj

( j= 1, , , 8)为固体域中最外一层六面体单元的

8个节点的三个方向坐标; N j ( N, G, F)为固体域中

8节点六面体单元在局部坐标系下的 8 个形函

数,其具体形式为

N= (1 ? N) (1 ? G) (1 ? F) ( 6)

求解式( 5)得到局部坐标值(N, G, F) , 并通过

三个局部坐标值来判断网格点是否在相应的单元

内:当 N [ 1, G [ 1, F [ 1 时, 直接由位移插

值得到流体网格点的位移;当三个局部坐标绝对

值中有一个大于 1但在 1附近时, 此时将该流体

网格点在绝对值大于 1的方向上投影到相应的固

体单元上,并通过该固体单元位移插值得到该流

体网格点的位移. 对流体交界面上的所有网格点

搜索一遍,即可将位移插值得到流固交界面上所

有 CFD网格点上的位移, 这样就完成了位移从

CSD节点到 CFD网格点的交换过程.

11 4  多层动网格技术

当进行流固耦合分析时, 叶片振动将引起流

体域形状的改变,在 CFD分析中需要在每一时间

步实时更新流体域中的网格坐标, 但是如果采用

全域网格更新,将大大增加计算时间. 因此,可以

将流场分为可动域和固定域[ 8] , 如图 1所示, 只需

将振动叶片表面附近定为可动域, 而其它大部分

区域依然为通常意义下的固定域, 且固定域和可

动域之间的分界面是固定的.

可动域中的网格在每一求解时刻都需要更

新,其具体的更新过程如下:设定可动域中的网格

为 O型网格,固定域的网格为 H 型, 从网格点的

编号来看, O型网格的各层网格点的编号规律相

图 1  网格运动区域

Fig. 1  Moveable region of t he mesh

同,而且对应网格点在同一条线上. 因此, 可以给

定可动域中网格层数并读入叶片表面的节点, 根

据六面体单元的 8个节点的编号顺序, 通过逐层

递推搜索,得到可动域中与叶片表面节点顺序对

应的各层网格点. 由上述位移插值得到流固交界

面(流体域中的叶片表面)上的位移幅值,并指定

可动域和固定域分界面上的振动幅值为 0, 然后

通过各层网格之间距离的大小按比例得到对应可

动域各层网格点的振动幅值. 设叶片为简谐振动,

设定一个周期的时间步数,由可动域各层网格点

的振动幅值即可得到可动域各网格点在一个周期

内不同时刻的网格坐标文件, 进而可以得到全域

(可动域和固定域)在一个周期内各不同时刻实时

更新的网格点坐标.

2  数值模拟实例及其结果分析

本文以跨声速转子叶片 NASA 67 为对象,

运用上述的位移插值和动网格技术进行流固耦合

数值 分 析. 该 转 子设 计 状 态下 的 转 速 为

16043r/ min,设计压比为 11 63.

图 2和图 3分别给出了流固耦合计算的固体

网格和流体网格.其中,固体网格采用 8节点六面

体单元, 单元总数 880个, 节点总数 1449个;流体

网格分为叶片表面附近的可动域和其外围的固定

域,展向 41层, 弦向 81层,轴向 41层, 可动域 O

型网格共 8层.流场网格单元总数 241 408个,网

格点总数 258 048个, 流场中叶片表面的四节点

四边形面元 7 216个, 节点 7 392 个, 网格近壁面

区域y+ 约为 381 528 1, 满足使用湍流模型的

要求.

结构分析中,给定叶片材料为钛合金,叶根固

支,在设计转速 16043r/ min下, 通过模态分析可

以得到叶片的各阶模态和相应的动频,图 4示出

了叶片前 4阶模态,其中 f di ( i= 1, , , 4)为考虑

转速的动频值.给定前 4阶模态的叶尖最大振幅
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均为 1 mm, 采用位移插值和多层动网格技术得到

可动域中的网格点在一个周期内各不同时刻的网

格坐标文件.在利用有限体积法 CFD计算的过程

中,随着时间的推进,不同时刻的网格文件可以不

断地更新网格坐标.

图 4  叶片的前 4 阶模态

F ig. 4 F ir st four modes of the rotor blade

计算中没有考虑叶尖间隙和叶间相位角的影

响,计算域仅为一个扇区.在扇区之间给定周期循

环边界条件,流场不同时刻的网格坐标按指定的

网格文件实时更新, 设计状态下, 进口给定总压

101 325 Pa, 总温 2881 15 K, 出口给定平均静压

121 500 Pa,轮缘和轮毂给定壁面边界条件, 叶片

表面网格按照正弦规律运动.

在进行动网格的非定常计算之前,先对该流

体域进行定常计算, 然后将定常结果作为动网格

计算的初始条件插值到动网格计算中去.

对 NASA67转子叶片进行定常分析, 按照设

计状态给定边界条件, 得到定常状态下的绝热效

率为 01 933, 这比实验得到的绝热效率 01 93[ 9]略

高,主要是因为没有考虑叶尖间隙的影响.图 5分

别给出了实验[ 9]和计算得到的 90% , 70% , 30%

叶高的相对马赫数等值线图, 从图中可以看出计

算得到的激波系与实验得到的激波系大致相同,

但计算的波后马赫数偏低,即计算得到的激波强

度比实验略大.

图 5  定常状态的相对马赫数等值线图, 实验值(左侧)和

计算值(右侧)

F ig. 5 Steady2state r elative Mach number cont ours,

experimental ( left ) and numerical ( r ight)

定常分析后, 引入叶片振动运动进行非定常

分析.一个振动周期内给定 60个时间步, 分别计

算了前 4阶模态下叶片振动对流场的影响.在各

阶振动模态下,流场中均设定叶盆、叶背以及前后

缘共 4个监视点, 得到叶片上各特征位置处压强

振荡的时间历程. 这里选取第 1 阶模态( 1 阶弯
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曲)下的压强振荡情况, 如图 6 所示. 由计算结果

可知,在各阶模态下激波位置和激波强度均随着

网格的运动而呈现振荡现象. 流场中的气动参数

经过一段时间后近似地按照正弦规律振荡,并且

幅值最终保持恒定.

图 6  1st mode下各监视点的压强变化

Fig. 6  Pressure cour se of monitoring

points in 1st mode

当气流参数振荡稳定后, 计算了叶片在前 4

阶模态下一个振动周期内非定常气动力的总功,

并按文献[ 10]的方法计算了对应的模态气动阻尼

比,如表 1 所示. 由能量法可知, 气动力总功为负

表示在一个周期内叶片对气体做功, 叶片的能量

不断地释放到气流中,颤振不会发作; 1阶弯曲模

态和 1阶扭转模态的气动阻尼比较大, 而弯扭耦

合模态的气动阻尼比相对较小.

表 1 气动力总功和模态气动阻尼比

Table 1  Total work and aerodynamic modal damping ratio

模态 气动力总功/ 10 - 3 J 模态气动阻尼比/ %

1st mode - 61 662 2 01 434

2nd mode - 51 971 3 01 163

3rd mode - 141 797 3 01 596

4th mode - 141 799 1 01 174

3  结  论

本文发展了一种流固单向耦合的数值方法,

为了考虑结构动力学和流体力学之间的耦合效

应,借助有限元形函数的概念将叶片的振动位移

插值到流场中流固耦合交界面上, 并通过多层动

网格技术采用时间推进法求解三维非定常RANS

方程,计算得到叶片前 4阶振动模态下气流相关

参数随时间的变化历程以及在各阶模态下的气动

力在一个振动周期内所做的总功和相应的模态气

动阻尼比.计算结果表明:叶片振动运动引起流场

中气动参数的振荡, 通过气动力总功可以很清楚

地看出流固耦合交界面上的能量传递, 且基于能

量法获得了对应模态下的模态气动阻尼比,可以

用于判断涡轮机械叶片的气弹稳定性.
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