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摘　　　要：通过能量法对某两级跨声风扇试验件原型方案进行气弹稳定性预测，对气弹不稳定转子几何造

型进行修改以提高气弹稳定性。通过对原型和改型方案的几何造型、气动性能和振动特性以及气弹稳定性对

比分析表明：改型方案最小模态气动阻尼比由－１．４６提升至１．８３，消除了颤振风险，同时风扇气动性能保持

不变且对原方案改动量较小。增加厚度、弦长使叶片相应径向位置的气弹稳定性增加，是改善颤振的有效手

段，但是需要关注风扇气动性能变化。在相同槽道堵塞裕度降低量条件下，调整厚度分布提升气弹稳定性幅

度最大。
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　　航空发动机不断追求更高性能的发展趋势使

风扇／压气机的工作环境越来越恶劣，负荷不断增

高，而叶片刚性却不断降低，这必将导致风扇／压

气机叶片气弹失稳颤振问题更加突出。因此风
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扇／压气机叶片颤振问题逐渐成为高性能航空发

动机面临的主要难点之一，也成为叶轮机械领域

研究的热点问题。而叶轮机叶片颤振涉及气动力

特性和结构动力特性，影响因素多样且复杂，目前

机理仍不完全清楚，有待进一步深入研究。

风扇／压气机叶片颤振主要包括亚／跨声速失

速颤振、超声速失速颤振、超声速非失速颤振、堵

塞颤振以及Ａ１００型颤振
［１］。早期叶片颤振边界

预测主要采用基于大量试验数据总结出的经验

法［２］，比如采用折合频率作为判断颤振是否发生

的单参数法，２０世纪６０年代之后，除折合频率外

引入攻角参量，改进为双参数法。近年来高性能

航空发动机对气弹稳定性提出了更高的要求，采

用已有机型的经验系数外插时，经验关系已不再

可靠。随着计算机技术和计算流体力学的进步，

后续发展了研究叶轮机颤振问题的数值方法，研

究最多的是特征值法［３４］和能量法［５６］。Ｂｅｎｄｉｋｓ

ｅｎ等
［７］采用特征值法对多种叶栅颤振问题进行

研究。Ｒｅｄｄｙ等
［８］基于谐波平衡求解器，采用特

征值法对压气机级开展气弹稳定性研究。特征值

法需要利用一些假设条件将非定常气动力表示为

叶片位移及速度的线性函数，而叶轮机内部流场

呈现出复杂的三维非定常特性，各种分离流动、激

波、激波与附面层干涉等非线性因素的影响使气

动力很难用准确的函数来表示，因此通过特征值

法来准确定量地来评估气弹稳定性几乎不可能实

现［９］。能量法通过计算叶片表面的非定常气动力

在叶片振荡一个周期内对叶片做的功来计算气动

阻尼，根据气动阻尼的正负来判断颤振是否发生，

如果气动阻尼为正值，叶片气弹稳定，气动阻尼为

负值，预测颤振发生。能量法由于物理意义明确，

方法简单，计算量可接受，在叶轮机械颤振分析中

被广泛使用。２０世纪末，Ｈａｌｌ和Ｈｅ等
［１０１１］采用能

量法对三维叶片颤振进行研究。Ｍｏｆｆａｔｔ等
［１２］采用

能量法计算了振荡叶栅上的非定常气动力在一个

周期内对叶片做的功，并以气动功和气动阻尼比的

正负作为叶片颤振发生的判据。孙海等［１３］采用能

量法对某风扇试验件２级转子叶片原型和改型方

案进行颤振计算对比分析，从气动角度分析了风扇

叶片的颤振机理，指出增大叶片弦长、降低展弦比

即增强叶片刚性以及减小气流攻角即改善流动状

况是抑制叶片颤振两类有效手段。杨琳等［１４］通过

调整叶片厚度、三维造型和根尖弦长比等设计参数

来增强风扇转子叶片的气弹稳定性，能量法评估表

明消除了颤振风险，指出在风扇转子叶间跨声速的

转速更容易发生颤振现象。张小伟等［１５１７］基于能

量法研究了叶片模态、叶间相位角对叶片颤振影

响，吸力面激波以及波后分离区是导致颤振发作的

重要因素。张陈安等［１８］采用能量法研究进口导流

叶片对转子颤振特性影响，发现进口导流叶片尾迹

会显著改变转子叶片的颤振特性，降低叶片气弹稳

定性，需要在气动设计时予以考虑。

本文采用能量法对某两级跨声风扇试验件转

子叶片原型方案在主要工作转速进行颤振评估，

结果显示，１阶弯曲振型时，２级转子叶片在０．８

换算转速近喘点气弹失稳，其他转速预测气弹稳

定。于是对２级转子叶片进行颤振改进设计，由

于此时风扇结构方案设计已基本完成，因此需要

尽量控制修改量，尤其是气动流路尽量保持不变。

最终改进方案在气动性能不降低、对原方案改动

量较小的前提下提升了２级转子的气弹稳定性，

使颤振边界移至喘振边界外。

１　研究对象及方法

本文的研究对象是某两级风扇第２级宽弦无

凸肩转子叶片，第２级转子和静子子午流路见图

１，转子设计点的相关气动参数见表１，叶型采用

中弧线叠加厚度分布的形式进行造型。

图１　风扇流路

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｐａｔｈｏｆｔｈｅｆａｎ

表１　第２级转子设计点气动参数

犜犪犫犾犲１　犃犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳狉狅狋狅狉犪狋犱犲狊犻犵狀狆狅犻狀狋

参数 数值

叶尖切线速度／（ｍ／ｓ） ４２０

叶尖马赫数 １．２５

展弦比 １．７５

稠度（根、尖） ２．０，１．４

轮毂比（进口、出口） ０．５３５，０．５８２

７９２１
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　　颤振分析采用流固耦合能量法，首先采用

ＵＧ对叶片进行结构建模，然后采用 ＡＮＳＹＳ

Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ对转子叶片进行模态分析，形成模态

信息文件。采用ＣＦＸ对转子叶片进行非定常流

固耦合计算，借助傅里叶变换方法，实现采用两个

通道计算模型可以考虑全部振动节径的影响。对

叶片一个振动周期内表面气动功进行积分，获得

一个周期内气动总功，最后将气动总功转换成无

量纲的模态气动阻尼比，根据模态气动阻尼比正

负判断颤振是否发生。模态气动阻尼比为正值意

味着叶片对气流做功，颤振预测稳定，反之颤振预

测不稳定。

模态气动阻尼比（犚ａｍｄ）定义为

犚ａｍｄ＝
－犠

２πω
２（狇

ｃｆｄ）２
（１）

其中ω为相应转速叶片振动频率，狇
ｃｆｄ为正则坐标

系下的模态振幅，犠 为非定常气动力在一个振动

周期内对叶片做的功，即气动功，定义为

犠（狓，狋）＝∫
０＋犜ｂｌａｄｅ

０

犘（狓，狋）犞（狓，狋）·狀（狓，狋）ｄ狋

狓∈犅 （２）

式中犘（狓，狋）为叶片表面点（狓，狋）的静压，犞（狓，狋）

为叶片点（狓，狋）处的速度矢量，狀（狓，狋）为叶片表面

在点（狓，狋）的单位外法向向量，犅 为叶片表面，

犜ｂｌａｄｅ为叶片的振动周期。

对风扇气动性能的评估采用商业软件 ＮＵ

ＭＥＣＡ，计算模型为 ＲＡＮＳ（Ｒｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄ

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）的定常计算，湍流模型选择Ｓｐａｌ

ａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ低雷诺数湍流模型。边界条件给定

方式：进口给定总压、总温和气流角，出口给定静

压。气动性能评估方法经过沈阳发动机研究所多

个试验件的校核验证，具有较好的工程精度水平。

２　颤振评估方法的试验校核

沈阳发动机研究所某跨声风扇试验件２级转

子叶片在部件试验过程中发生颤振，叶片振动频

率为１阶弯曲频率，试验中获取了相应转速的颤

振边界。采用上述流固耦合能量法计算出了该试

验件的颤振边界，计算主要设置参数见下文。图

２给出了该试验件部分转速的试验特性（以设计

状态为基准进行无量纲化）、试验颤振边界和预测

颤振边界，珡犿、珔π分别代表相对流量、相对压比。

可以看出预测颤振边界偏于保守，这是由于本文

评价叶片是否发生颤振的依据是模态气动阻尼比

是否大于零，由于机械阻尼远小于气动阻尼［５，９］，

在计算过程中忽略了叶片自身的结构阻尼。总体

图２　预测颤振边界与测量颤振边界对比图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄｆｌｕｔｔｅｒ

ｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｍｅａｓｕｒｅｄｆｌｕｔｔｅｒｂｏｕｎｄａｒｙ

来讲，本文采用的颤振评估方法较好地预测了该

试验件的颤振边界，可以作为风扇方案设计阶段

颤振评估的有效手段。

３　原型方案评估

首先对２级转子叶片进行模态分析，转子叶

片采用钛合金ＴＣ４材料，密度为４４４０ｋｇ／ｍ
３，弹

性模量为１０９０００ＭＰａ，泊松比为０．３。叶片厚度

方向２个单元层数，节点总数为４８１０个。２级转

子有限元模型和１阶弯曲模态见图３。从图中可

以看出最大振动位移在叶尖前缘。

图３　转子有限元模型和１阶弯曲模态

Ｆｉｇ．３　Ｒｏｔｏｒｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌａｎｄ１ｓｔｂｅｎｄｍｏｄａｌ

对第二级转子叶片单独进行非定常计算，流

体域模型见图４，双通道网格总数６０万左右，叶

片表面附近为Ｏ型网格，外围为 Ｈ型网格，其中

Ｏ型网格为动网格，在非定常计算过程中随着叶

片振荡而不断更新网格点位置。流体计算域进口

位置为风扇试验件１级静子出口，出口位置为２

级转子出口向下游延伸１倍轴向弦长处。

８９２１
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边界条件给定方法为对两级风扇进行三维定

常计算，提取以下参数：①第二级转子进口气流参

数（总压、总温、三个方向速度）的周向平均值沿径

向分布；②第二级转子的流量、压比、叶型表面静压

分布等。将①中提取参数作为第二级转子的进口

边界条件。出口边界条件给定轮毂处的静压，其他

位置满足径向平衡方程，不断调整出口静压使第二

级转子工作状态与②中一致，通过上述边界条件给

定方法可以近似模拟第二级转子在多级环境中的

工作状态。循环对称面指定为周期对称边界条件，

固体表面给定绝热、无滑移和光滑壁面边界条件。

湍流模型选择犽ε，叶片表面第一层网格的

狔
＋满足湍流模型要求。叶尖间隙给定０．５ｍｍ。

叶片振荡形式为１阶弯曲振型，叶片最大振幅为

１ｍｍ，非定常计算物理时间步长为１阶弯曲振动

周期的１／６４。

图５给出２级转子原型方案０．８转速近喘点

图４　转子叶片流体域模型

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｆｌｕｉｄｍｏｄｅｌ

图５　原型方案０．８转速近喘点不同节径下模态

气动阻尼比

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｏｒｉｇｉｎａｌｓｃｈｅｍｅａｔ０．８

ｃｏｒｒｅｃｔｅｄｓｐｅｅｄｎｅａｒｔｈｅｓｕｒｇｅｐｏｉｎｔ

不同节径（犖）下模态气动阻尼比。从图中可以看

出，在２节径时转子模态气动阻尼比小于０，颤振

评估不稳定。且１、３节径模态气动阻尼比非常接

近０，也存在一定颤振风险。

４　改型方案及评估

４１　改型方案简介

为了提高原型方案２级转子的气弹稳定性，

开展了改进设计。改进设计的原则为：①叶片气

弹稳定性增加，所有节径模态气动阻尼比为正；

②风扇气动性能不降低；③对原型方案改动量尽

量减小，流路尽量保持不变。根据上述原则设计

了下面三个改型方案。

改型方案Ａ：在原型方案基础上增加转子叶

片７０％叶高以下叶型的最大厚度。叶片最大厚

度（犆ｍａｘ）沿相对叶高（犎）分布对比见图６，由于叶

尖进口马赫数为超声速，气动损失对最大厚度值

比较敏感，因此只增加了叶片下半部分厚度。

图６　叶片最大厚度分布

Ｆｉｇ．６　Ｒｏｔｏｒｍａｘｉｍｕｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

改型方案Ｂ：在改型方案 Ａ 基础上增加了

７０％叶高以下叶片弦长。子午面流路对比见图

７，为了保证叶片轴向间隙，对１级静子尾缘和２

级静子前缘子午投影进行了修改，即静子弦长进

行了相应缩短。相对于改型方案 Ａ，改型方案Ｂ

改动量相对较大。

改型方案Ｃ：在原型方案基础上调整转子全

叶高叶型厚度分布，叶型相对厚度（珔δ）沿相对弦长

（犅）分布对比见图８。改型方案Ｃ叶型厚度分布

更饱满，厚度分布形式变化不大，对最大厚度前后

区域进行了增厚。

图９为叶片槽道堵塞裕度犃／犃径向分布，

９９２１



航　空　动　力　学　报 第３５卷

它代表了槽道的实际流通能力，其中犃为实际槽

道的气动喉部面积，犃为当前来流条件下使气动

喉部气流达到声速时面积。三个改型方案增加叶

图７　流路对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｏｗｐａｔｈ

图８　叶型相对厚度分布

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｏｆｉｌｅｒｅｌａｔｉｖｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图９　槽道堵塞裕度径向分布

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｎｎｅｌｂｌｏｃｋａｇｅｍａｒｇｉｎｒａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

片刚性的同时导致槽道堵塞裕度下降，但是均满

足设计规范要求，避免改型后槽道流动堵塞导致

风扇气动性能降低。

４２　改型方案气弹稳定性评估

在相同状态点对三个改型方案转子叶片１阶

弯曲振型进行颤振评估，转子各节径模态气动阻

尼比对比见图１０。

相对于原型方案，改型方案Ａ主要节径下气

弹稳定性明显增加，模态气动阻尼比曲线整体上

移，但是在２节径仍然为负值，仍存在颤振风险。

改型方案Ｂ在方案 Ａ的基础上叶片气弹稳

定性进一步增加，２节径模态气动阻尼比由负值

增加为正值，消除了颤振风险。

改型方案Ｃ在方案Ｂ的基础上气弹稳定性

又进一步增加。

图１０　０．８转速近喘点不同节径下模态气动阻尼比

Ｆｉｇ．１０　Ｍｏｄａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒｓａｔ０．８ｃｏｒｒｅｃｔｅｄｓｐｅｅｄ

ｎｅａｒｔｈｅｓｕｒｇｅｐｏｉｎｔ

图１１为修改前后一个振动周期８节径转子

叶片表面气动功分布。四个方案叶片表面气动功

分布趋势大致相同，叶片压力面大部分气动功为

正值，在８０％叶高３０％弦长附近存在一个气动功

正值的峰值。叶片吸力面大部分气动功为负值，

在８０％叶高前缘附近存在一个气动功负值的峰

值。由于改型方案改动量相对较小，造成叶片表

面气动功分布变化量值同样较小，可以看出改型

方案对气动功峰值区域影响相对较大。

相对于原型方案，改型方案Ａ气动功分布没

有明显的变化。

改型方案Ｂ气动功分布发生变化。压力面

正气动功的峰值及区域明显减小，７０％叶高以下

叶片前缘负的气动功区域明显增加。吸力面负的

００３１
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图１１　０．８转速近喘点８节径叶片表面气动功分布

（左：压力面；右：吸力面）

Ｆｉｇ．１１　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｗｏｒｋｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ８ｎｏｄａｌ

ｄｉａｍｅｔｅｒａｔ０．８ｃｏｒｒｅｃｔｅｄｓｐｅｅｄｎｅａｒｔｈｅ

ｓｕｒｇｅｐｏｉｎｔ（ｌｅｆｔ：ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｒｆａｃｅ；

ｒｉｇｈｔ：ｓｕｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅ）

气动功峰值及区域减小。

改型方案Ｃ气动功分布同样发生变化。压

力面正气动功的峰值区域略减小，全叶高前缘负

的气动功区域明显增加。吸力面负的气动功峰值

区域增加。

图１２为修改前后一个振动周期８节径转子

叶片表面气动功径向分布，这里将每１０％叶高区

域内的转子表面气动功进行了叠加，可以看出气

动功随叶片高度显著增加，这是与叶片１弯振型

振动位移沿叶高方向逐渐增加相吻合。同时改型

前后叶片表面气动功之和的变化与转子叶片整体

气动阻尼变化相对应。

相对于原型方案，改型方案Ａ在７０％叶高以

下区域负的气动功量值增加，负的气动功量值增

加说明气弹稳定性增加。改型方案Ｂ在方案 Ａ

基础上７０％叶高以下区域气弹稳定性进一步增

加。改型方案 Ｃ全叶高气弹稳定性明显增加。

可以发现改型方案气弹稳定性增加区域与叶片刚

性增加区域一致。可以推测叶片刚性增加改变了

叶片的１弯振型，进而改变了气流与叶片耦合振

动的能量交换过程，使相应区域叶片对气流做功

量增加，进而增加了叶片的气弹稳定性。改型方

案Ｂ和Ｃ在７５％叶高处气动功增加幅度相对较

大，这是因为该处是气动功极值所在区域，两方案

改型前后该区域气动功变化较大。

图１２　８节径转子表面气动功径向分布

Ｆｉｇ．１２　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｗｏｒｋｒａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

８ｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒｆｏｒｒｏｔｏｒ

４３　改型方案气动性能评估

改型前后风扇１．０和０．８转速特性对比见图

１３，特性以原型方案设计点性能参数为基础进行

了无量纲化，珡犿、珔π和珔η分别代表相对流量、相对压

比和相对效率。改型后风扇匹配发生小幅度变

化，通过调整１级静子开角度恢复至原型方案两

级匹配关系。

改型方案Ａ增加了叶型最大厚度，但是保证

了转子根部的流通能力，同时通过调整１级静子

１０３１
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图１３　风扇气动性能

Ｆｉｇ．１３　Ｆａｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

安装角使风扇匹配与原型方案一致，保证风扇改

型前后气动性能基本不变。

改型方案Ｃ调整了转子叶型厚度分布，叶型

厚度分布的小幅度调整对转子叶型气动性能影响

很小，同时通过调整１级静子安装角使风扇匹配

与原型方案一致，保证风扇改型前后气动性能基

本不变。

改型方案Ｂ在１．０和０．８转速（狀）的喘振裕

度均有不同程度降低，特别是１．０转速，裕度减小

幅值较大。分析原因：跨声风扇１．０转速近喘点

通常末级静子根部首先发生分离，限制了风扇的

喘振裕度，因为该处气流转角较大，甚至达到５０°

左右，气动负荷高。改型方案Ｂ中２级静子根部

弦长减小导致气动负荷进一步增加，使气流提前

失速分离，造成喘振裕度降低，见图１４。

４４　小　结

改型方案Ａ增加了叶型最大厚度，增强了转

图１４　相同压比点１．０转速近喘点二级静子１０％叶高

马赫数云图对比

Ｆｉｇ．１４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒａｔ１．０

ｃｏｒｒｅｃｔｅｄｓｐｅｅｄｎｅａｒｔｈｅｓｕｒｇｅｐｏｉｎｔｏｆｔｈｅ

ｓｅｃｏｎｄｓｔａｔｏｒａｔｔｈｅｓａｍｅｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｏｎ１０％ｓｐａｎ

子叶片气弹稳定性，但是此处一般为叶型气动喉

部位置，由于兼顾根部流通能力导致厚度增加量

有限，使得转子并未完全消除颤振风险。由于保

证了转子根部的流通能力和风扇级匹配关系，增

加厚度后风扇气动性能并未降低。该方案对原型

方案改动量较小。

改型方案Ｂ增加了转子叶型最大厚度和弦

长，使转子叶片气弹稳定性进一步增加，消除了颤

振风险。但是增加了前后排静子的气动负荷，导

致风扇提前失速分离，使得风扇喘振裕度降低。

该方案对原型方案改动量较大。

改型方案Ｃ调整了转子叶型厚度分布，即最

大厚度不变，厚度分布更加饱满，使转子叶片气弹

稳定性明显增加，消除了颤振风险。同时保证了

风扇级匹配关系，气动性能基本不变。且对原型

方案改动量较小。因此最终将改型方案Ｃ作为

最终改型方案。

５　结　论

本文采用能量法对某两级跨声风扇试验件转

子叶片完成颤振改进设计，最终改型方案消除了

颤振风险，同时气动性能不降低且对原型方案改

动量较小。通过本文研究可以得出以下结论：

１）增加叶片厚度、弦长会使叶片相应径向位

置的气弹稳定性增加，是改善叶片颤振的有效手

段，但是需要重点关注风扇气动性能变化。

２）通过增加最大厚度、弦长和调整厚度分布

提升叶片气弹稳定性均会降低槽道的堵塞裕度，

因此需要保证槽道堵塞裕度红线值，避免槽道流

２０３１
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动堵塞。在相同槽道堵塞裕度降低量条件下，调

整厚度分布提升叶片气弹稳定性幅度最大，是一

种以较小代价提高叶片颤振稳定性的手段。
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