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摘　　　要：采用流固耦合方法对压气机单排跨声叶片进行气动弹性数值模拟．首先对压气机流场进行三

维定常求解，并与试验结果进行比对．在定常流场分析的基础上，进行流固耦合计算，采用非定常方法分别求

解流体域Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程和固体域结构动力学方程．耦合过程中，流体域和固体域在物理边界上进

行能量传递．计算结果表明：所采用的流固耦合数值方法用于判断叶轮机械叶片气弹稳定性是可行的，可以

得到叶片的瞬态响应，从而判断叶片是否发生颤振．
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　　随着叶轮机械向高负荷、高效率、高转速和低
噪声的趋势发展［１］，叶片的线速度越来越高，压气
机叶片越来越薄．发动机叶片在工作中承受着离
心载荷、气动冲击，因此其稳定性问题越来越受到
关注．在转子叶片的工作过程中，颤振是影响稳定
性［２］的重要因素之一．
国内外学者对颤振做了大量研究工作，目前

气动弹性分析方法主要分为传统方法和耦合方

法．刘文阁等人［３］采用经验法对叶片失速颤振进
行研究，在分析大量试验数据基础上利用经验性
边界曲线来预测叶片气弹稳定性．Ｓｒｉｖａｓｔａｖａ［４］，

Ｂｅｎｄｉｋｓｅｎ［５］和Ｇｎｅｓｉｎ等人［６］采用能量法对三维
叶片颤振进行分析．Ｒｅｄｄｙ等人［７］和Ｂｅｎｄｉｋｓｅｎ
等人［８］采用特征值法对叶栅颤振问题进行研究．
然而叶片实际工作过程是一种流固耦合的过程，
传统分析方法将流体域和固体域分别求解，弱化
了流体和固体之间的相互作用．近些年，耦合方法
越来越受到重视，Ｓｃｈｕｓｔｅｒ等人［９］对翼型的流固
耦合原理进行总结阐述，Ｂａｌｌｈａｕｓ等人［１０］采用此
方法对跨声机翼颤振问题进行研究，Ｓａｄｅｇｈｉ等
人［１１］采用自编程流固耦合对压气机的颤振问题

进行研究．国内的研究中，金琰和袁新［１２］通过求
解三维非定常 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅ（Ｎ－Ｓ）方程研究叶片
扭转颤振问题，并得到了压比和攻角对颤振影响
的特性曲线，张小伟和王延荣等人［１３］通过多层动
网格技术求解不同模态下气动阻尼比，进行叶片
的气弹稳定分析，徐可宁和王延荣［１４］发展了一种
进行气动弹性数值模拟的交替迭代算法．
本文以跨声速压气机叶片为研究对象，采用

交替迭代的非定常耦合方法进行气动弹性数值分

析．将计算结果与流场的试验数据进行对比，同时
获得了叶片的振动形式和动应力状态，以期进一
步认识跨声速压气机叶片的颤振特点．

１　数值方法

１．１　流体动力学模型

剪切应力输运（ＳＳＴ）模型［１５］，是由 Ｍｅｎｔｅｒ
提出的一种二方程湍流模型．ＳＳＴ（ｋ－ω）模型在近
壁面边界层内采用ｋ－ω 模型，边界层边缘和自由
剪切层采用ｋ－ε模型，通过系数叠加统一成ｋ－ω
形式．跨声速压气机流场存在附面层分离、激波、

二次流等复杂流动，近壁面压力分布的模拟结果
直接影响到流固耦合计算的准确性，而该模型结
合了ｋ－ω模型近壁面计算的优点和ｋ－ε模型远场

计算的优点，能很好地模拟压气机内部复杂流场
细节，因此本文选用ＳＳＴ模型进行跨声速压气机
转子的流场计算．
基于雷诺平均的连续性方程和动量方程形式

如下：

ρ
ｔ＋


ｘｊ
（ρＵｊ）＝０ （１）

ρＵｉ
ｔ ＋ ｘｊ

（ρＵｉＵｊ）＝

－ｐｘｉ＋

ｘｊ μ

Ｕｉ
ｘｊ

－ρＵ′ｉＵ′（ ）ｊ （２）

式中Ｕｉ为ｘｉ 方向的速度分量；ρ为流体密度；ｐ
为流体压力；μ为动力黏度．
ＳＳＴ（ｋ－ω）湍流模型方程如下［５，１６］：

（ρｋ）
ｔ ＋

（ｋρＵｉ）
ｘｉ ＝


ｘｊ

Γｋ ｋｘ（ ）ｊ ＋珟Ｐｋ－Ｆｋ＋Ｓｋ （３）

（ρω）
ｔ ＋

（ωρＵｉ）
ｘｉ ＝ 

ｘｊ
Γωωｘ（ ）ｊ ＋

Ｐω－Ｆω＋Ｇω＋Ｓω （４）

式中ｋ为湍动能；ω为湍流耗散率；Гｋ，Гω 分别为

ｋ和ω的有效扩散率；珟Ｐｋ 为平均速度梯度产生的
湍动能；Ｐω 为ω产生的湍流耗散率；Ｆｋ，Ｆω 分别
为ｋ和ω 的耗散项；Ｄω 为横向耗散导数项；Ｓｋ，

Ｓω 为源项．

１．２　结构动力学模型

叶片的瞬态响应通过求解结构动力学方程获

得．有限自由度的结构动力学方程表示为
［Ｍ］̈ｑ＋［Ｃ］ｑ＋［Ｋ］ｑ＝Ｆ （５）

式中［Ｍ］为质量矩阵；［Ｃ］为阻尼矩阵；［Ｋ］为刚
度矩阵；ｑ为位移矢量；Ｆ为力载荷矢量，如气动
载荷、离心载荷等．

１．３　流固耦合

流体域和固体域耦合时采用双重循环耦合迭

代的方法，耦合过程见图１．双重循环是指采用
内、外两种形式的循环，其中外循环控制流体域和
固体域的整体计算时间；内循环控制流体域和固
体域之间的能量传递．在某一时刻的外循环中，当
流体域和结构域的位移、载荷都达到收敛状态时，
则内循环结束，进入下一个时刻的外循环．在这种
耦合方式下，流体域和固体域的求解方式比较灵
活，可以选择适合各物理场自身特点的计算方法
进行求解，以达到很好计算精度．而整体求解流固
耦合方程时，需要严格遵循流体域和固体域的计
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算方程，导致方程组结构庞大，易造成方程组刚
化，则达不到较好的求解精度．

图１　流固耦合分析框图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｓ　ｏｆ　ｆｌｕｉｄ－ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ａｎａｌｙｓｉｓ

在耦合的物理交接面处，流体域与固体域的
网格很难一一对应．流固耦合计算中采用守恒插
值法将气动载荷、网格形变等信息在两者之间传
递，即在耦合面上满足一定精度的情况下，必须保
证能量传递的守恒．若结构网格位移为Ｘｓ，通过
传递函数［Ｔ］将结构网格位移转换为流场的网格
位移Ｘｆ，表达式如下：

Ｘｆ＝ ［Ｔ］Ｘｓ （６）

　　在外载荷的作用下，耦合面应满足能量传递
守恒，即

ＦＴｆＸｆ＝ＦＴｓＸｓ ＝ＦＴｆ［Ｔ］Ｘｓ （７）
则可以得出载荷在两个物理场之间传递的关系

Ｆｓ ＝ ［Ｔ］ＴＦｆ （８）
式中Ｆｆ，Ｆｓ分别为作用在流体、固体耦合面上的
载荷．

２　压气机实例分析

２．１　计算模型

本文以 ＮＡＳＡ（美国国家航空航天局）设计
并试验的Ｒｏｔｏｒ　６７跨声速转子叶片为分析对象，
采用ＡＮＳＹＳ－ＣＦＸ非定常流固耦合方法，进行气

动弹性数值模拟．叶片设计转速为１６　０４３ｒ／ｍｉｎ，
设计压比为１．６３，进口总温为２８８．１５Ｋ、总压为

１０１　３２５Ｐａ，近设计点出口平均静压约为１２００００Ｐａ．
叶片材料为钛合金，其物性参数为：密度ρ＝
４　５００ｋｇ／ｍ３，弹 性 模 量 Ｅ＝１１８ＧＰａ，泊 松 比

μ＝０．３４．
由于压气机转子在结构上有很好的循环对称

性，因此，本文取单通道模型进行分析，图２、图３
分别为流体和固体计算域网格．流体域分别选用

２０万、４０万、６０万进行网格无关性验证，最终选
定４０万，网格近壁面ｙ＋＜２，满足ＳＳＴ湍流模型
的要求；固体域网格采用２０节点六面体单元，总
数为５　５５９．

图２　流体网格模型

Ｆｉｇ．２　ＣＦＤ（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃ）ｍｅｓｈ

图３　固体网格模型

Ｆｉｇ．３　ＦＥ（ｆｉｎｉｔｅ　ｅｌｅｍｅｎｔ）ｍｏｄｅｌ
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２．２　叶片模态分析

叶片根部采用固支约束，分别计算叶片的静
频和离心载荷预应力下的动频，见表１．叶片在设
计转速下的前４阶模态振型，见图４．

表１　叶片前４阶静频和动频结果

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆｉｒｓｔ　ｆｏｕｒ　ｓｔａｔｉｃ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ　ａｎｄ

ｄｙｎａｍｉｃ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

阶数
频率／Ｈｚ

静频 动频
振型

１　 ３７９．９１　 ５８３．９７ 一阶弯曲

２　 １　０３２．８　 １　２４４．５ 二阶弯曲

３　 １　７５７．７　 １　８０８．８ 一阶扭转

４　 ２　３５６．４　 ２　５１６．５ 复合振动

图４　叶片的前四阶模态

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｆｏｕｒ　ｍｏｄｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ

２．３　流场分析

采用压气机转子定常分析结果作为非定常流

固耦合的初场．表２列出了压气机的质量流量、压
比和绝热效率，同时与 ＮＡＳＡ报告［１７］中的试验
结果进行对比，计算值与试验值符合的较好．

表２　定常流场分析与实验结果对比

Ｔａｂｌｅ　２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

实验值 数值模拟 相对误差／％

质量流量／（ｋｇ／ｓ） ３４．５７　 ３４．１６ －１．２

压比 １．６４２　 １．６３５ －０．３７

绝热效率 ０．９３　 ０．９１ －２
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图５为近最高效率工况点的３个不同叶高回
转面上计算与试验［１７］的相对马赫数等值线对比．
在离叶尖１０％的展向位置上（图５（ａ）），试验与计
算均表明进口相对马赫数为超声速，相对马赫数
沿流向的梯度变化显示出转子通道中有一道激

波．计算表明波前马赫数最大为１．４５，与实验值

１．４基本相同，得到叶片前缘的贴体弓形激波及
通道激波的形态也都与试验符合得较好．

图５　试验（左）和计算（右）的相对马赫数等值线对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｉｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ（ｌｅｆｔ）ａｎｄ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ｒｉｇｈｔ）

在离叶尖３０％的展向位置上（图５（ｂ）），计算
的通道激波位置比实验略微靠前，转子出口相对
马赫数比试验值略低，计算值为０．８５，实验值为

０．９，可能由于计算得到的湍流黏性较大，这一点
也可以从绝热效率比实验值稍低体现出来．
在离叶尖７０％的展向位置上（图５（ｃ）），进口

相对马赫数为亚声速，计算的相对马赫数分布与
试验结果基本相同，均表明叶片前缘吸力面附近
有局部超音速区域．

２．４　流固耦合分析

由上述分析可知，流场定常计算结果与试验
符合得较好，因此以定常分析结果作为初场进行
非定常流固耦合计算．由于压气机单通道旋转周
期为１．７×１０－４　ｓ，在每个单通道周期分为１０个
子步．为保证流固耦合的收敛结果，每个子步的耦
合迭代次数为６０次．
在非定常气动力的冲击下，叶片会产生位移

响应．图６为某一时刻叶片的位移分布云图，可以
看出最大位移位于叶尖前缘处，沿径向逐渐降低，
叶根处位移为０．与图４（ａ）对比发现，叶片变形接
近一阶弯曲振动模态，位移响应以绕旋转轴为主，
叶尖处产生较大形变，因此本文取叶尖前缘处的
位移响应来判断是否发生颤振．图７为叶尖处ｘ，

ｙ，ｚ方向上的位移响应曲线，可以看出三方向上
的位移随时间的响应是逐渐收敛的，叶片在此工
作点不会发生颤振．

图６　叶片的位移分布云图

Ｆｉｇ．６　Ｐｌｏｔ　ｏｆ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

采用非定常流固耦合计算方法，可以同时得
到叶片在不同工作时刻的等效应力和等效应变的
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图７　叶顶处的位移响应

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｏｆ　ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ　ｏｎ　ｔｏｐ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ

分布云图，取其中某一时刻的结果，如图８所示．
通过分析叶片的动应力和动应变的分布，可以判
断叶片危险点的位置，作为压气机动态疲劳分析
的依据．

图８　应力、应变分布图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｔｏｕｒ　ｐｌｏｔ　ｏｆ　ｓｔｒｅｓｓ　ａｎｄ　ｓｔｒａｉｎ

３　结　论

通过上述对跨声速压气机转子的分析，表明
非定常流固耦合方法对叶片进行气动弹性数值分

析是可行的，同时可以得出以下结论：

１）该方法较为真实地反映了叶片在流场中
的运动状态，同时可得到叶片位移响应．若位移响
应收敛，叶片工作稳定，不发生颤振；若位移响应
发散，叶片工作不稳定，发生颤振．
２）采用非定常流固耦合方法，也可以获得不
同时刻气动冲击引起的叶片动应力、动应变分布，
从而进一步进行强度分析，找出叶片危险点的位
置，为疲劳设计分析提供依据．

参考文献：
［１］　陈懋章．风扇／压气机技术发展和对今后工作的建议［Ｊ］．

航空动力学报，２００２，１７（１）：１－１５．

ＣＨＥＮ　Ｍａｏｚｈａｎｇ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ　ｏｆ　ｆａｎ／ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｔｅｃｈ－

ｎｉｑｕｅｓ　ａｎｄ　ｓｕｇｇｅｓｔｉｏｎｓ　ｏｎ　ｆｕｒｔｈｅｒ　ｒｅｓｅａｒｃｈｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ

Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２００２，１７（１）：１－１５．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　张正秋，邹正平，王延荣，等．叶轮机械颤振稳定性工程预

测方法在跨声风扇中的进一步探讨［Ｊ］．航空动力学报，

２０１０，２５（３）：５３７－５４８．

ＺＨＡＮＧ　Ｚｈｅｎｇｑｉｕ，ＺＯＵ　Ｚｈｅｎｇｐｉｎｇ，ＷＡＮＧ　Ｙａｎｒｏｎｇ，ｅｔ

ａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ

ｆａｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２０１０，２５（３）：５３７－

５４８．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　刘文阁，冯毓诚．对经验法预测叶片失速颤振的分析及叶

片颤振数据库的建立［Ｊ］．北京航空学院学报，１９８６，１２

（４）：１１３－１２２．

ＬＩＵ　Ｗｅｎｇｅ，ＦＥＮＧ　ｙｕｃｈｅｎｇ．Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｅｍｐｉｒｉｃａｌ　ｆｌｕｔｔｅｒ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ　ｍｅｔｈｏｄ　ｏｆ　ｂｌａｄｅｓ　ａｎｄ　ｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ　ｏｆ　ａｆｌｕｔｔｅｒ

ｄａｔａ　ｂａｎｋ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ　ｏｆ　Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ

ａｎｄ　Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，１９８６，１２（４）：１１３－１２２．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　Ｓｒｉｖａｓｔａｖａ　Ｒ，Ｂａｋｈｌｅ　Ｍ　Ａ，Ｋｅｉｔｈ　Ｔ　Ｇ，ｅｔ　ａｌ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

９５０１



航　空　动　力　学　报 第２７卷

ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓ　ｆｏｒ　ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ ［Ｒ］．ＮＡＳＡ

ＴＭ－２００１－２１０６９３，２００１．
［５］　Ｂｅｎｄｉｋｓｅｎ　Ｏ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ　ｐｒｏｂｌｅｍｓ　ｉｎ　ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｒ］．

ＡＩＡＡ－１９９０－１１５７，１９９０．
［６］　Ｇｎｅｓｉｎ　Ｖ，Ｒｚａｄｋｏｗｓｋｉ　Ｒ．Ａ　ｃｏｕｐｌｅｄ　ｆｌｕｉｄ－ｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓ

ｆｏｒ　３－Ｄ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｏｆ　ＩＶ　ｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．

Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｓｏｕｎｄ　ａｎｄ　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ，２００２，２５１（２）：３１５－３２７．
［７］　Ｒｅｄｄｙ　Ｔ　Ｓ　Ｒ，Ｂａｋｈｌｅ　Ｍ　Ａ，Ｔｒｕｄｅｌｌ　Ｊ　Ｊ，ｅｔ　ａｌ．ＬＩＮＦＬＵＸ－

ＡＥ：ａ　ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ　ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ　ｃｏｄｅ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ａ　３－Ｄ　ｌｉｎｅ－

ａｒｉｚｅｄ　Ｅｕｌｅｒ　ｓｏｌｖｅｒ［Ｒ］．ＮＡＳＡ／ＴＭ－２００４－２１２９７８，２００４．
［８］　Ｂｅｎｄｉｋｓｅｎ　Ｏ　Ｏ，Ｆｒｉｅｄｍａｎｎ　Ｐ　Ｐ．Ｔｈｅ　ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｂｅｎｄｉｎｇ－ｔｏｒ－

ｓｉｏｎ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｏｎ　ｆａｎ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｂｌａｄｅ　ｆｌｕｔｔｅｒ［Ｊ］．

ＡＳＭＥ　Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ｆｏｒ　Ｐｏｗｅｒ，１９８２，１０４（３）：

６１７－６２３．
［９］　Ｓｃｈｕｓｔｅｒ　Ｄ　Ｍ，Ｌｉｕ　Ｄ　Ｄ，Ｈｕｔｔｓｅｌｌ　Ｌ　Ｊ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ａｅｒｏ－

ｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ：ｓｕｃｃｅｓｓ，ｐｒｏｇｒｅｓｓ，ｃｈａｌｌｅｎｇｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｉｒ－

ｃｒａｆｔ，２００７，４０（５）：８４３－８５６．
［１０］　Ｂａｌｌｈａｕｓ　Ｗ　Ｆ，Ｇｏｏｒｊｉａｎ　Ｐ　Ｍ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｕｎｓｔｅａｄｙ

ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ｆｌｏｗｓ　ｂｙ　ｔ　ｈｅ　ｉｎｄｉｃｉａｌ　ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒｎａｌ，

１９７８，６（２）：１１７－１２４．
［１１］　Ｓａｄｅｇｈｉ　Ｍ，Ｌｉｕ　Ｆ．Ｃｏｕｐｌｅｄ　ｆｌｕｉｄ－ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｆｏｒ

ｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｗｓ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－２００５－００１８，２００５．
［１２］　金琰，袁新．三维透平叶片扭转颤振问题的流固耦合数值

模拟研究［Ｊ］．工程热物理学报，２００４，５（１）：４１－４４．

ＪＩＮ　Ｙａｎ，ＹＵＡＮ　Ｘｉｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　３Ｄｔｕｒｂｉｎｅ

ｂｌａｄｅｓ　ｔｏｒｓｉｏｎａｌ　ｆｌｕｔｔｅｒ　ｆｌｕｉｄ－ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｃｏｕｐｌｉｎｇ　ｍｅｔｈｏｄ
［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，２００４，５（１）：

４１－４４．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１３］　张小伟，王延荣，张潇，等．涡轮机械叶片的流固耦合数值

计算方法［Ｊ］．航空动力学报，２００９，２４（７）：１６２２－１６２６．

ＺＨＡＮＧ　Ｘｉａｏｗｅｉ，ＷＡＮＧ　Ｙａｎｒｏｎｇ，ＺＨＡＮＧ　Ｘｉａｏ，ｅｔ　ａｌ．

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｍｅｔｈｏｄ　ｆｏｒ　ｆｌｕｉｄ－ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｕｒｂｏ－

ｍａｃｈｉｎｅｒｙ　ｂｌａｄｉｎｇｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２００９，

２４（７）：１６２２－１６２６．（ｉｎ　Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１４］　徐可宁，王延荣．压气机转子叶片的气动弹性数值模拟

［Ｊ］．航空动力学报，２０１０，２５（１０）：２００６－２０１０．

ＸＵ　Ｋｅｎｉｎｇ，ＷＡＮＧ　Ｙａｎｒｏｎｇ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｏｆ

ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｉｎ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ，２０１０，２５（１０）：２００６－２０１０．（ｉｎ　Ｃｈｉ－

ｎｅｓｅ）

［１５］　Ｍｅｎｔｅｒ　Ｆ　Ｒ．Ｔｗｏ　ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｅｄｄｙ　ｖｉｓｃｏｓｉｔｙ　ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ　ｍｏｄ－

ｅｌｓ　ｆｏｒ　ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ　ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡＩＡＡ　Ｊｏｕｒｎａｌ，１９９４，

３２（８）：１５９８－１６０５．
［１６］　Ｍｅｎｔｅｒ　Ｆ　Ｒ．Ｚｏｎａｌ　ｔｗｏ－ｅｑｕａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅｌ　ｋ－ｏ　ｍｏｄｅｌｓ　ｆｏｒ　ａｅｒ－

ｏｄｙｎａｍｉｃ　ｆｌｏｗ［Ｒ］．ＡＩＡＡ－１９９３－２９０６，１９９３．
［１７］　Ｓｔｒａｚｉｓａｒ　Ａ　Ｊ，Ｗｏｏｄ　Ｊ　Ｒ，Ｈａｔｈａｗａｙ，Ｍ　Ｄ，ｅｔ　ａｌ．Ｌａｓｅｒ　ａｎｅ－

ｍｏｍｅｔｅｒ　ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ　ｉｎ　ａ　ｔｒａｎｓｏｎｉｃ　ａｘｉａｌ－ｆｌｏｗ　ｆａｎ　ｒｏｔｏｒ
［Ｒ］．ＮＡＳＡ　Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ　Ｐａｐｅｒ，１９８９－２８７９，１９８９．

０６０１


