
第２７卷 第８期
２０１２年 ８月

航空动力学报
Ｊｏｕｒｎａｌ　ｏｆ　Ａｅｒｏｓｐａｃｅ　Ｐｏｗｅｒ

Ｖｏｌ．２７ Ｎｏ．８
Ａｕｇ


．２０１２

文章编号：１０００－８０５５（２０１２）０８－１８５５－０６

压气机叶片气动阻尼的改善设计

郭雪莲，李　琳
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：针对气动阻尼在强迫响应分析中的应用现状，提出了一种在叶型基本确定的条件下进一步设

计气动阻尼的方法．该方法只对叶片基元级的积叠轴做微小的调整，这种调整对叶栅流场气动特性和固有频

率的影响很小，可以忽略不计．研究了积叠轴调整对叶片气动阻尼的影响，得出在不需要大量流场计算的条

件下，即可判断如何调整叶片积叠轴以达到增加气动阻尼目的的结论．在分析中用振型相似度衡量叶片模态

振型与气动阻尼比的关系，相似度越小气动阻尼比越大．
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ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙ；ｄｅｓｉｇｎ　ｍｅｔｈｏｄ

　　气动阻尼的概念最早由研究颤振的学者提
出．人们发现由叶片振动引起的非定常气动力有
可能起到阻碍叶片振动的作用（当它对叶片作负
功时），即具有阻尼效应；也有可能使叶片的振动
发散，引发颤振（当其对叶片做正功），具有非阻尼
效应（负阻尼）．而后者对叶片乃至发动机的危害
极大，在设计时必须予以避免［１］．因此长期以来研
究气动阻尼的目的都是用来判断颤振是否发生，

研究者主要关心流场中的非定常气动力对叶片的

做功是正还是负，气动阻尼是正还是负．近年来随
着计算机软硬件技术的飞速发展，开发和利用非
定常气动力的阻尼作用越来越引起人们的重视．
在叶片强迫响应的分析中，如何准确定量预

估叶片在非定常气动力作用下的应力水平是强迫

响应问题的关键［２］．增加叶片阻尼与减小叶身的
气动激励被视为降低叶片强迫振动应力水平的两
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个主要方法．在增加叶片阻尼的考虑上，传统的方
法大都是在叶片或叶轮上设计结构阻尼器．目前，
结构阻尼的设计遇到来自两方面的挑战：第一，结
构阻尼器的设计一般针对主要的低阶模态；而叶
栅流场中流体激励激起的往往是高阶模态．第二，
对于现代先进发动机中采用的整体叶盘而言，结
构阻尼器的设置将大大增加加工工艺的复杂性．
在这种情况下，气动阻尼的引入将有望解决上述
问题．然而，如前所述，在现行的压气机设计方法
中，在确保叶片不发生颤振后，设计人员就不再关
心叶型对气动阻尼的影响了．因此目前在如何设
计气动阻尼，使其对叶片振动具有更大的衰减作
用的研究方面，基本上还是空白．这也是目前压气
机叶片气动性能较高，而抗高周疲劳性能较差的
原因之一．
本文针对这种现状展开研究，提出了一种在

叶型基本确定的条件下进一步设计气动阻尼的方

法．该方法通过调整叶片基元级的积叠轴改变叶
片的固有特性，进而改变叶片的气动阻尼．该方法
只对积叠轴做微小的调整，这种调整对叶栅流场
气动特性的影响很小，可以忽略不计；对叶片的固
有特性有一定的影响．本文研究了积叠轴调整对
叶片气动阻尼的影响，得出在不需要大量流场计
算的条件下，即可判断如何调整叶片积叠轴以达
到增加气动阻尼目的的结论．

１　方法的提出

气动阻尼反映的是作用在叶片表面的非定常

气动力对叶片振动的影响；而这一非定常气动力
又是由于叶片振动产生的．因此，气动阻尼的本质
是流固耦合问题［３］．气动阻尼的这一本质决定了
气动阻尼一定是与叶片的振动形式相关的．因此，
改善气动阻尼可以从改变叶片的振动形式入手．
在压气机／风扇叶片的设计中，叶片积叠是一

个关键的步骤，对叶片强度和气动性能都有重要
的影响．气动设计人员将各基元级的重心放在子
午面的径向线上，强度设计时再人为调整重心的
位置，以满足强度设计的要求［４］．叶片积叠的方式
有很多种，其中的重心线调节法是通过改变基元
级重心的积叠方式［５－６］，使其偏离径向线，以满足
强度要求，如图１所示．
既然调节重心线可以改变叶片的强度特性，

不难设想它也可以改变叶片的振型，进而改变叶
片振动的气动阻尼．下面以Ｒｏｔｅｒ　３７的转子叶片
为例，研究通过调节叶片的重心线改变叶片气动

图１　重心线调节法示意图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｇｒａｖｉｔｙ　ｃｅｎｔｅｒ　ｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ

阻尼这一思想的可行性．
Ｒｏｔｅｒ　３７转子是美国机械工程学会国际气轮

机分会（ＡＳＭＥ／ＩＧＴＩ）用作盲题对叶轮机械ＣＦＤ
（ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃｓ）程序进行测试的
实验转子，具有详细的流场数据以及边界条件．
Ｒｏｔｅｒ　３７是不考虑进口导叶和出口静子叶片的孤
立的转子，满足气动阻尼分析时的流场假设条件．
重心线调节遵循的原则是保持叶栅流场的气

动特性基本不变．具体方法：首先，调节前的叶片
是满足气动性能和强度要求的叶片；然后，在原有
叶片的基础上，以发动机轴线为转轴，将各基元级
重心微幅偏转一定的角度．前期对气动阻尼的研
究表明：当叶片的最大振动位移小于叶片弦长的

１％时，可视为小扰动，流场的变化可以忽略不计；
本文的最大偏转位移（基元级重心偏移角度与基
元级重心到旋转轴距离的乘积）也遵循上述规律，
满足小扰动理论，使得所设置的调节量满足基本
不改变流场气动特性的调节原则．
为了研究重心线偏转对气动阻尼的影响，以

图２的重心偏转方式为例进行分析，分别研究重
心线向相反两个方向偏转的情况．在发动机进气
方向看叶片重心线的偏转，叶片叶尖发生逆时针
方向为正向偏转，顺时针方向为负向偏转．

图２　重心线分布图

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｇｒａｖｉｔｙ　ｃｅｎｔｅｒ
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２　重心线微调对流场及叶片固有特性
的影响

２．１　对流场的影响

对原叶片、重心线正向偏转叶片和重心线负
向偏转叶片进行定常流场分析，图３给出这３种
叶片不同叶高处的压力分布的比较，可以看出叶
片表面的压力分布变化很小．这表明对叶片重心
线的调节足够小，其对流场的影响也很小，特别是
对叶片表面的压力分布的影响可以忽略不计［７－８］．

图３　叶片不同叶高的压力分布

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｅａｄｙ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ

２．２　对叶片固有特性的影响

重心线调节前后叶片前９阶固有频率示于表

１．可以看出，对重心线所作的微调对叶片固有频
率的影响很小，基本不改变叶片振动频率．

表１　前９阶固有频率（单位：Ｈｚ）

Ｔａｂｌｅ　１　Ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ（ｕｎｉｔ：Ｈｚ）

阶次 负向偏转 原叶片 正向偏转

第１阶 ９３４．３　 ９３７．８　 ９４５．７

第２阶 ２　６５１．９　 ２　６６０．８　 ２　６８２．８

第３阶 ３　３７５．１　 ３　３７９．５　 ３　３６７．１

第４阶 ５　０８８．１　 ５　０８６．７　 ５　１１２．７

第５阶 ６　３１５．６　 ６　３２３．３　 ６　３９０．５

第６阶 ７　０６４．５　 ７　０５０．７　 ６　９９３．１

第７阶 ８　８０２．７　 ８　８７６．３　 ８　８９２．１

第８阶 ９　０３０．３　 ９　０６５．６　 ９　０５６．２

第９阶 １０　２３６　 １０　２３４　 １０　１２８

重心线微调的主要影响反映在叶片的振型

上，特别是对某些高阶模态振型的影响较大．图４
给出对应于３种重心线的第７阶（左图）和第８阶
（右图）振型的位移云图．由图可见，重心线正向偏
转后，原来第７阶振型变成了第８阶；原第８阶振
型变成了第７阶．这是频率密集型高阶振动所特
有的现象．当两阶模态的固有频率很接近时，叶型
的微小变化即可导致较低频率激起的叶片振型发

生变化，出现了振型互换的现象．

７５８１
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图４　叶片模态振型的变化：第７阶和第８阶

Ｆｉｇ．４　７ｔｈ　ａｎｄ　８ｔｈ　ｍｏｄｅ　ｓｈａｐｅｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ

３　重心线调节对气动阻尼的影响

气动阻尼通过文献［９－１０］中的方法获得，模
态气动阻尼比的表达式

ζｉ ＝－
１

ＭｉＡｉω２ｉＴ
×∫

ｔ０＋Ｔ

ｔ０ｆａ（ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）×
ｉ（ｘ，ｙ，ｚ）ｃｏｓ（ωｉｔ）ｄｘｄｙｄｚｄｔ （１）

其中ζｉ是模态气动阻尼比，Ｍｉ是模态质量，Ａｉ是
振幅，ωｉ是固有频率，Ｔ为整数倍的周期，ｆａ（ｘ，

ｙ，ｚ，ｔ）是叶片表面的气动力，ｉ（ｘ，ｙ，ｚ）是模态
振型，积分下限ｔ０ 一般不取零值，以舍去非定常
气动力的瞬态影响．
根据式（１）首先计算了重心线调节前后叶片

的流场和固有特性，再将其代入式（１）即得到重心
线调节前后叶片的气动阻尼，结果示于表２．前期
的研究工作表明由于网格运动导致第１阶的气动
阻尼比误差较大［７］，鉴于主要针对高阶振动研究，

因此这里将第１阶气动阻尼比直接剔除．

表２　模态气动阻尼比（单位：％）

Ｔａｂｌｅ　２　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄａｌ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｒａｔｉｏ（ｕｎｉｔ：％）

阶次 负向偏转叶片 原叶片 正向偏转叶片

第２阶 ０．３７２　 ０．３７３　 ０．２９２

第３阶 ０．２０６　 ０．１９５　 ０．０５８　８

第４阶 ０．２５５　 ０．２５０　 ０．２１５

第５阶 ０．１２３　 ０．１２２　 ０．１０９

第６阶 ０．１６３　 ０．１８５　 ０．１２４

第７阶 ０．０３７　１　 ０．０４９　２　 ０．０５６　９

第８阶 ０．０６７　８　 ０．０５９　８　 ０．０５３　２

第９阶 ０．００９　０９　 ０．００９　１１　 ０．００９　９８

从表２可以看出：第３阶气动阻尼比的变化
较大主要是与重心线调节的方式有关（见图１），
新重心线分布与第３阶的振型相似（二弯振动），

使得第３阶振型本身没有大的变化，但是重心线
偏移加强或减弱第３阶的振动．此外，高阶的气动
阻尼比变化也比较大．表２的结果表明：重心线调
节在对流场影响很小的情况下确实可以改变叶片

气动阻尼的数值．
上述研究表明：对叶片重心线进行微调，可以

保持流场特性和叶片固有频率基本不变，但由于
叶片振型（特别是叶片的局部振动位移）发生了改
变，使得叶片振动的气动阻尼发生了改变．
表２中气动阻尼的绝对值变化不大，但是叶

片强迫响应计算对阻尼的变化较为敏感，文献
［１１］中对比了气动阻尼对强迫响应计算的影响，

气动阻尼可以使叶片不同阶次的振动应力水平降

低３０％～６０％，因此气动阻尼的相对值变化必然
影响叶片的振动应力水平．
重心线调节影响了同阶次的模态振型，使得

气动阻尼比随着模态振型的变化而变化，因此同
阶次模态振型的相对变化是影响气动阻尼比改变

的主要原因．
为了反映模态振型随重心线调节的变化，引

入向量相似度进行分析：选取静平衡状态下的原
始叶片坐标作为基本模式向量，同阶次模态下不
同位置的叶片模态振型作为样本．这里我们有３
个样本：一个是重心线调节前的叶片振型，另外两
个是重心线调节后的叶片振型．下面研究各样本
与基本模式向量的相似度与气动阻尼比的关系．
研究向量相似度的方法很多，本文采用两向

量夹角余弦函数来计算叶片初始坐标和叶片模态

振型之间的相似度［１２］．相似度的计算公式

Ｓ（ｘ，Ｓ）＝ｃｏｓθ＝ ｘＴＳ
‖ｘ‖２‖Ｓ‖２

（２）

式中ｘ为静平衡状态下的原始叶片坐标向量，Ｓ
为叶片某阶模态振型向量．
为便于表述，定义向量相异度为

Ｄ（ｘ，Ｓ）＝１－Ｓ（ｘ，Ｓ） （３）

显然，向量相异度越大，相似度越小，反之亦然．利
用式（３）计算得到叶片的各阶振动模态与原始叶
片坐标之间的相异度，计算结果见图５．将对应的
气动阻尼比以同样的图形表示法示于图６中，以
分析叶片模态振型与气动阻尼比的关系．
由图５、图６可以得到以下结论：

１）同阶模态的相似度越小，气动阻尼越大．
２）不同阶模态之间，相似度没有可比性．
３）高阶气动阻尼低于低阶气动阻尼．

８５８１



　第８期 郭雪莲等：压气机叶片气动阻尼的改善设计

图５　叶片模态振型的相异度衡量

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｍｏｄｅ　ｓｈａｐｅｓ

图６　叶片模态气动阻尼比的变化

Ｆｉｇ．６　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｍｏｄａｌ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｒａｔｉｏｓ

ｉｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍｏｄｅｓ

４　叶片气动阻尼的设计

根据上述的分析和计算，可以给出在基本叶

型的条件下进一步设计叶片气动阻尼的方法：

首先，微幅调节叶片的重心线得到新叶片，并
对新叶片进行模态分析．
其次，计算原叶片振型、新叶片振型与原叶片

坐标的相似度（或相异度），并对比两叶片的相似
度（或相异度），同一阶振动相似度越小（或相异度
越大）气动阻尼比越大．
最后，选择相似度较小（或相异度较大）的叶

型作为最终的叶片设计结果，计算运动叶片的非
定常气动力，并根据式（１）计算气动阻尼比．
采用重心线调节对叶片的气动阻尼进行改善

设计，需要针对具体的叶片和某些振动模态，一次
调节不能够使所有振动的气动阻尼都达到减小的

目的，表２也体现出这样的观点，因此气动阻尼的
设计过程是一个谐调与迭代的过程．
设计流程如图７所示．

图７　气动阻尼的设计流程

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｓｉｇｎ　ｐｒｏｇｒａｍ　ｏｆ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｄａｍｐｉｎｇ

值得强调的是：由于引入了振型相异度的对
比，在气动阻尼的设计过程中，三维非定常流场计
算只需进行一次，大大减少计算量，提高了工作
效率．

５　结　论

１）重心线调节对叶片的模态振型影响较大，
特别是对高阶振动的影响较为明显；进而影响了
叶片振动的气动阻尼．
２）对叶片重心线进行微调，可以保持流场特
性和叶片固有频率基本不变．
３）用振型相似度可以衡量叶片模态振型与
气动阻尼比的关系，相似度越小气动阻尼比越大．
４）采用振型相似度的方法，不需要反复进行
流场计算，即可判断如何调整叶片积叠轴以达到
增加气动阻尼的目的．
进一步的研究需要在重心线的调节方式方面

展开．本文仅探索了一种调节方法，即各基元级重
心均向同一方向调节同一角度；为了获得较大的
气动阻尼，在限制调节量的条件下（避免流场特性
发生显著变化），需根据某一阶振动抑制的需求仔
细设计重心线的调节形式．

９５８１
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