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轴向间距对转子叶片气动激励的影响
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（北京航空航天大学 能源与动力工程学院
航空发动机数值仿真研究中心，北京１００１９１）

摘　　　要：使用自行开发的非定常流动分析程序对尾迹、势干扰和激波共同作用下的某高压涡轮级非定

常流动进行数值模拟，研究引起叶片表面非定常压力扰动的气动激励机制．通过叶片通道内的畸变跟踪，结

合叶片表面压力扰动时空图，对激励源进行识别和分类；通过对叶片表面非定常压力的频域分析，建立了激

励源与上游叶片通过频率的关系；定义压力扰动均方根作为气动激励强度的量化参数，分析叶排不同轴向间

距下气动激励的变化规律．结果表明：减小轴向间距并保持涡轮级的落压比和效率基本不变时，气动激励随

着轴向间距的减小而增强；压力扰动的高阶分量可能会激励扭转模态为主的振动．
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能提高的转子叶尖切线速度增加了叶片载荷，为
减轻重量使用更轻更薄的叶片和较小的叶排轴向

间距加剧了气动弹性问题．然而在发动机中，叶片
工作环境恶劣，特别是转子叶片，不仅受到离心力
的作用，还受到上游叶排尾迹、位势干扰、激波等
周期性非定常气动激励的影响．这种影响是导致
高周疲劳失效［２］等故障的主要原因．
减小叶排轴向间距可能带来发动机尺寸减小

和质量减轻等好处，但间距的变化会对流场的非
定常性产生影响，引起叶排间尾迹干扰、势流干扰
以及激波强度的变化［３］，使叶片表面负荷分布［４］

以及气动激励发生变化．从而影响结构的疲劳寿
命．因此总结气动激励作用机理，并对轴向间距如
何影响转子叶片表面气动激励的规律进行深入研

究，有助于叶片强迫响应的量化分析，为发动机的
气动设计和结构强度设计提供一定的参考．
国内关于叶排间距的研究集中于气动性能、

气动稳定性、时序效应等方面．季路成等人［５］通过
数值模拟研究认为，１＋１／２对转涡轮高低压转子
轴向间距是追求高效率的制约因素．李传鹏等
人［６］通过对轴流压气机实验研究认为，轴向间距
对压气机失速点的流量系数，以及失速模态影响
很大．闫朝等人［７］通过涡轮叶栅数值模拟认为，在
多排叶栅中，轴向间距的变化对尾迹输运时间造
成一定的影响，使得时序效应影响下的最高和最
低效率对应的时序位置沿周向迁移．国内对气动
激励的研究偏向于工程应用，且多数是尾迹单一
激励的情况．王梅等人［８］采用基于参数多项式方
法求解静叶尾迹作用于动叶的非定常气动力，建
立了尾迹激振下叶片振动应力预估的半经验方

法．孟越 等人［９］发展了一种基于某强迫响应预估
系统的瞬态分析方法，模拟研究了尾迹激振情况
下的叶片响应，认为叶片响应大小与叶片表面所
受气动激振力大小和分布等因素有关系．
国外使用试验和数值模拟手段取得了一些研

究成果．Ｄｒｉｎｇ等人［１０］通过涡轮级实验研究表明，
当转子和静子之间距离约为１５％轴向弦长时，转
子前缘的非定常压力是相对动压的８０％．Ｋｏｒａ－
ｋｉａｎｉｔｉｓ［１１］研究了涡轮叶栅中势流干涉和尾迹效
应在不同静子／转子间距下的变化，认为可以通过
改变间距，影响强迫作用的形态，减小流动的非定
常性．Ｌａｕｍｅｒｔ等人［１２－１３］通过关联通道中畸变源
和叶片表面压力扰动，研究叶片气动激励的作用
机理；并定义量化压力扰动强度的参数，对不同激
励源的影响进行对比．Ｊｏｃｋｅｒ［１４］对高压涡轮级的

跨音和亚声工况进行了二维／准三维的数值模拟，
研究了轴向间距变化对激波、势流和尾迹激励的
影响，认为间距增加并不必然导致气动激励的减
弱．真实发动机内流动一般表现为三维、非定常流
动，在多种气动激励下叶排间轴向距离对转子叶
片表面非定常气动力的影响研究还没有展开．
本文采用求解三维可压缩非定常雷诺平均

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程的方法，数值模拟某三
维高压涡轮级流场，研究了尾迹、势干扰和激波同
时作用下，轴向间距对转子叶片气动激励的影响．
通过对比分析叶片表面非定常压力扰动的时空图

和同时刻叶片通道中的畸变源，研究了激励源的
识别和分类，加深了对激励机理的认识；通过对叶
片表面非定常压力扰动进行频域分析，建立激励
与上游叶片通过频率的关系；并定义压力扰动均
方根作为激励强度的量化参数．然后改变叶排轴
向间距进行非定常气动计算，并进行气动激励分
析．结果表明：在考察的轴向间距范围内．减小间
距并保持涡轮级的落压比和效率基本不变时，气
动激励随着轴向间距的减小而增强；压力扰动的
高阶分量可能会激励扭转模态为主的振动．

１　数值方法

１．１　控制方程

本文数值模拟使用自行开发的非定常流动分

析程序 ＨＧＦＳ求解三维可压缩非定常雷诺平均

Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程


ｔ∫Ω

ＷｄΩ＋∮Ω（Ｆｃ＋Ｆν）ｄＳ＝∫Ω
ＱｄΩ （１）

其中Ｗ 为守恒变量，Ｆｃ为对流通量，Ｆν为黏性通
量，Ｑ为源项．
该程序采用了非结构化有限体积法，对流通

量分裂采用 Ｒｏｅ迎风格式，并使用了 ＭＵＳＣＬ
（ｍｏｎｏｔｏｎｅ　ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅｓ　ｆｏｒ　ｃｏｎ－
ｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）方法提高精度．时间推进采用了
具有２阶精度的双时间步隐式方法．湍流模型使
用了一方程Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ模型．该程序在非
定常流动和气动弹性计算的数值验证参见文献

［１５－１６］．

１．２　动静交界面处理

定常流场计算时叶排交界面上使用了基于通

量平均和无反射特征边界条件的掺混面［１７］方法，

非定常流场计算时使用了双线性插值的滑移

面［１８］方法．

８０３２
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２　高压涡轮级算例说明

本文模拟的高压涡轮级来自英国牛津大学

Ｏｓｎｅｙ实验室．为了满足非定常计算时滑移面的
需要，计算域内静子和转子的数目取为３∶５．

２．１　计算网格

静子叶排单通道的网格总数约为３１８　０００，转
子叶排单通道的网格总数约为３９１　０００，整个计算
域网格约为２　５１０　０００．壁面距离第１层网格为

１０－５　ｍｍ．转子叶尖间隙为０．５ｍｍ．

２．２　轴向间距变化示意

轴向间距的改变是通过将动静交界面后的转

子通道网格（图１中虚线框内部分）整体向左平
移，相应地减小静子出口通道长度得到不同间距
下的网格．转子平移之后，仅将静子出口流道进行
细微调整，其余部分流道保持不变．３种设置分别
命名为算例Ｇ　１．０，Ｇ　０．９和Ｇ　０．８，具体数值见表

１．间距改变后，静子和转子各自网格节点数与原
始间距时完全一致，并采用相同的边界条件．

图１　网格示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｇｒｉｄ

表１　轴向间距说明

Ｔａｂｌｅ　１　Ａｘｉａｌ　ｓｐａｃｉｎｇ　ｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

算例 Ｇ１．０ Ｇ０．９ Ｇ０．８

相对原始间距／％ １００　 ９０　 ８０

绝对间距／ｍ　 ０．００９　１３　 ０．００８　２２　 ０．００７　３１

２．３　计算条件

涡轮级进口Ｍａ约为０．１７，进口总温为３７４．４℃，

总压为８０４　３７０．７Ｐａ，静压为７９８　５８５Ｐａ；涡轮级出
口Ｍａ约为０．５１，出口静压为２７８　７００Ｐａ．
非定常流动分析以收敛较好的定常计算结果

作为初场．取转子叶片通过３个静子通道所用时
间为１个周期，每周期包含９０个时间步，时间步
长为６．５８８　８１３×１０－６　ｓ．非定常计算１个周期即
达到稳定，共计算了４个周期并取第４个周期的
结果进行分析．

３　原始间距下５０％叶高压力扰动

３．１　激波和尾迹运动

图２为５０％叶高处叶片通道内ｔ＝０到ｔ＝
（６／１８）Ｔ时间内的６个不同时刻的 Ｍａ云图．所
讨论的转子叶片以星号标记．
由ｔ＝（２／１８）Ｔ 时刻云图可知，随着转子运

动，标记叶片吸力面前缘首先受到尾迹扰动的影
响；在ｔ＝（５／１８）Ｔ时刻，吸力面前缘受到静子尾
缘激波扰动的影响，同时激波往前缘端点运动．

３．２　压力扰动时空图与频域分析

图３为原始间距下转子叶片压力扰动时空图
（图中，ＰＳ为压力面；ＳＳ为吸力面；ＬＥ为叶片前
缘；ＴＥ为尾缘），记录了叶片表面压力扰动随时
间的变化．图中纵轴表示叶片表面位置，横轴表示
计算周期，等值线代表压力扰动，定义为

ｐｐｅｒｔ＝ （ｐ－ｐｔｉｍｅ－ｍｅａｎ）／ｐｉｎｆ （２）

　　由图３，并对照同时刻的流场 Ｍａｃｈ数云图
（见图２）可知，压力面主要受到上游尾迹扰动（标
为 Ｗ－ＰＳ）的作用．随着时间推移，尾迹扰动从叶
片前缘向尾缘移动，几乎影响了整个压力面，如图
中箭头所示．对比图３及图２中ｔ＝（４／１８）Ｔ 时
刻，可知吸力面中部以前主要受到激波扰动（标为

Ｓ－ＳＳ）和位势扰动（标为Ｅ－ＳＳ）作用．上游静子尾
缘激波打在吸力面前缘中部靠前的位置，随着转
子的运动，激波扰动逐渐影响到叶片前缘点，也如
图中箭头所示．１个时间周期内可以看到３个尾
迹扰动和３个激波扰动．
图４是叶片表面压力进行频域分析的结果．

可见，３阶和６阶谐频分量（分别对应静子１阶和

２阶通过频率）振幅较大，影响叶片表面压力扰动
的激励主要在静子１阶和２阶通过频率上．图中

３阶谐频线上Ａ处所示部分对应激波激励Ｓ－ＳＳ，

Ｂ处所示部分对应尾迹激励 Ｗ－ＰＳ．

９０３２
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图２　流场Ｍａ云图

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

图３　５０％叶高压力扰动时空图

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ　ｓｐａｃｅ－ｔｉｍｅ　ｍａｐ
ａｔ　５０％ｓｐａｎ

图４　压力谐频分量振幅

Ｆｉｇ．４　Ｈａｒｍｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

ａｍｐｌｉｔｕｄｅ

０１３２
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４　轴向间距对叶片气动激励影响

４．１　对气动性能影响

图５是采用非定常流动模拟得到的改变间距
后涡轮级气动性能的时均结果．涡轮级落压比基
本不变，效率略有提高．表明，间距小幅变化对本
涡轮级的气动性能影响很小．

图５　不同轴向间距下涡轮级性能

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｓｔａｇｅ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｘｉａｌ　ｓｐａｃｉｎｇｓ

４．２　５０％叶高处压力扰动时空图对比

图６（ａ）和图６（ｂ）分别是９０％轴向间距和

８０％ 轴向间距时５０％叶高处叶片表面压力扰动
时空图．对比两图并结合图３可以看出，当轴向间
距缩小时，尾迹扰动 Ｗ－ＰＳ的范围有所变大，激波
扰动Ｓ－ＳＳ的范围变大、强度增强，位势扰动Ｅ－ＳＳ
的范围也相应变大．

４．３　５０％叶高处压力频域分析

由图７可知，３种间距下的叶片表面时均压
力分布几乎不变，说明叶片表面负荷没有发生较
大变化，涡轮级的定常气动性能并没有受到较大

影响，和第４．１节的结论一致．
图８为叶片表面压力３阶分量，该阶数等于

静子通过频率．图中Ａ 处峰值略有变大，激波扰
动随着间距减小而增强；Ｂ处幅值在减小，说明位
势扰动随着间距减小而减弱．在压力面中部Ｃ处
出现１个明显的分界点，分界点之前３阶谐频分
量振幅随轴向间距的减小而减小，但变化较小．而
在分界点之后，３阶谐频分量振幅随轴向间距的
减小而逐渐增大．说明随着间距变化，尾迹扰动对
叶片压力面前缘影响较小，而对压力面尾缘影响
较大，１种激励在叶片同一表面上的两种作用效
应表明，高阶激励可能激励扭转模态为主的振动．

图６　不同间距下５０％叶高压力扰动时空图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ　ｓｐａｃｅ－ｔｉｍｅ　ｍａｐ　ａｔ

５０％ｓｐａｎ　ｕｎｄｅｒ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ａｘｉａｌ　ｓｐａｃｉｎｇｓ

图７　叶片表面压力时均分布

Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅ－ａｖｅｒａｇｅｄ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

１１３２
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图８　叶片表面压力３阶分量

Ｆｉｇ．８　３ｒｄ　ｈａｒｍｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ

ｓｕｒｆａｃｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ

４．４　不同叶高截面压力扰动强度对比

图９（ａ）和图９（ｂ）分别是１８％，８２％叶高叶
片表面压力频域分析结果．在叶根截面（图９（ａ））
激波扰动随着叶片间距减小基本不变，而尾迹扰
动在压力面的前半部分逐渐减弱，在后半部分逐
渐增强．在叶尖截面（图９（ｂ））激波扰动强度随着
叶片间距减小而增强，压力面上尾迹扰动随间距
减小而增强．对比图９和图８的Ａ 处，从叶根到
叶尖，间距变化对激波强度的影响由弱到强．

图９　不同叶高处压力３阶分量

Ｆｉｇ．９　３ｒｄ　ｈａｒｍｏｎｉｃ　ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｓ

本文通过压力扰动均方根Ｓｒｍ表征总的压力
扰动强度，定义为

Ｓｒｍ ＝
∫ａｒｃ（∑

ｎ

ｉ＝１
ｐ２ｐｅｒｔ）ｄｓ

ｎ∫ａｒｃｄ槡 ｓ
（３）

　　图１０给出了３个轴向间距下，１８％，５０％和

８２％叶高处压力扰动Ｓｒｍ．可知５０％叶高处，原始
间距的Ｓｒｍ最小，随着间距的减小，Ｓｒｍ不断变大，

８０％间距时增幅较大．由图８可知：Ｓｒｍ增大的原
因是压力扰动的３阶分量在增大．

图１０　不同叶高均方根

Ｆｉｇ．１０　Ｒｏｏｔ　ｍｅａｎ　ｓｑｕａｒｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｐａｎｓ

在其他２个叶高截面，Ｓｒｍ均随着间距的减小
而增大，与５０％叶高处的规律一致．由此可以推
断，在整个叶片上，气动激励随着轴向间距的减小
而增强．

５　结　论

本文通过数值模拟高压涡轮级的非定常流

场，分析了种间距下的流场细节、叶片表面压力扰
动的时空图和叶片表面压力的谐频振幅，以及压
力扰动均方根，得出以下结论：

１）压力扰动的主要激励源是激波和尾迹．转
子叶片前缘的压力扰动主要由上游静子尾缘的激

波产生，压力面的压力扰动主要由尾迹产生．
２）轴向间距减小为原始间距的９０％和８０％
时，涡轮级的落压比和效率基本不变．
３）减小轴向间距，静子通过频率的非定常压
力扰动幅值在叶片前半部分减小，在后半部分增
强，这说明较小的轴向间距可能激励叶片的１阶
扭转模态为主的振动．
４）轴向间距减小会导致叶片表面非定常气
动激励增强，特别是尾缘附近的气动激励幅值增

２１３２
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加明显，轴向间距的选择必须综合考虑气动、结构
以及气动弹性各方面的影响．
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