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基于振动时滞法的非零叶间相位角叶片颤振
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摘　　　要：发展了一种利用叶片延迟振动设置叶间相位角的振动时滞法和多通道叶片非同相振动的流固

耦合颤振分析模型。模型通道数选取相邻节径线之间通道数的两倍，在循环扇区的不同通道中，令叶片的各

阶振动模态位移滞后于前一叶片，结合基于虚拟弹性体的快速动网格算法实现流场及叶片网格的高效更新。

针对Ｒｏｔｏｒ３７多通道模型，研究了不同叶间相位角对叶片气弹稳定性及通道流场特性的影响。结果表明：多

通道方法与全环叶片颤振分析的计算结果基本一致，而１８节径振动下多通道方法的计算时间是全环分析的

１４．８６％；节径振动形式对气动阻尼有显著影响，且在２节径时发生气弹失稳；叶间相位角引起流道内激波位

置和强度变化和非定常激波脉动异相冲击，是影响颤振的主要原因。
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　　随着现代航空动力装置性能的迅猛提升，航

空发动机的推质比不断增加，压气机叶片不断朝

着高负荷、高效率方向发展，而高负荷导致的高逆

压力梯度极易引起流动分离。加之叶片长度较

长，厚度较薄，叶尖切向速度不断增高，非定常气

动载荷不断增大，叶片在气动力和离心力共同作

用下的气动稳定性问题更加突出，容易发生颤振，

对压气机的正常工作产生极大威胁。叶轮机械颤

振是一种由可变形结构与周围流场气动力相互作

用而产生的自激振动。能准确有效地预测和分析

叶片气动稳定性，对缩短设计和实验周期、使压气

机安全稳定运行、延长工作寿命、提高经济性具有

深远影响。

早期对叶轮机械气弹稳定性的研究大多采用

所有叶片等幅同相振动的假设，用单个计算通道

表征全环模型，而随着对气动弹性研究的深入，研

究者发现叶间相位角对气动弹性起着重要作用，

上述假设与实际并不完全相符［１］。Ｓｒｉｎｉｖａｓａｎ
［２］

和Ｃａｒｔａ等
［３］通过实验研究了叶片颤振参数，指

出叶间相位角是影响叶片气动弹性的一个相当关

键的参数，对叶片颤振起着重要的作用。Ｐｉｅｒｒｅ

等［４］研究发现在一定的折合频率和叶间相位角下

会引起压气机叶片振动局部失稳。在预测叶片颤

振时考虑叶间相位角的影响，分析各节径振动工

况下叶片的气弹稳定性可以更准确地判断颤振临

界点。

计及叶间相位角影响的颤振分析是基于

Ｌａｎｅ
［５］在实验基础上提出的行波模型，将叶片振

动视为具有节径振动的模态，假设所有叶片以同

样的频率和振幅做简谐振动，相邻叶片的振动相

差一个恒定叶间相位角，可以将极为复杂的全叶

轮颤振模型简化为一个或数个叶片通道的颤振模

型，大大降低了分析难度，行波模型因此被广泛应

用。通过计算各节径振动下的气动阻尼，绘制完

整的气动阻尼曲线分析颤振边界和不稳定的叶间

相位角区间。Ｆｕｈｅｒｅ等
［６］通过计算末级动叶的

气动阻尼预测颤振，分析了叶间相位角对叶片气

动阻尼的影响。Ｒｚａｄｋｏｗｓｋｉ等
［７］通过计算汽轮

机长叶片前５阶模态振型各叶间相位角对应的气

动阻尼得到气弹失稳的模态和叶间相位角，并发

现叶片颤振主要以１阶弯曲模态产生。

目前国内外学者普遍应用的引入叶间相位角

的方法主要有多通道方法和相位延迟边界条

件［８１６］。多通道方法根据振动节径确定包含相应

叶间相位角的通道数，可以考虑多通道叶间流动

的影响以及减少全环模拟的计算成本；相位延迟

边界条件将叶片一侧边界处的流体特性加入适当

相位差再应用于另一侧边界，就可以将计算区域

缩减到一个叶片通道，可以降低计算成本，但是收

敛速度较慢，而且初始振动周期的通道边界被视

为周期边界，更降低了收敛精度和收敛速度［８］。

在非零叶间相位角的叶轮机械转子的颤振

分析方法中，流固耦合方法通过耦合求解非定

常气动力和结构瞬时变形，能够模拟叶片的实

际振动响应特征，提高数值模拟的精度，特别是

非线性较强的跨声速区域，克服了能量法对颤

振边界捕捉不准确的问题［１７１８］。Ｖａｈｄａｔｉ等
［１９］

使用强流固耦合分析模拟跨声速叶片颤振，结

果表明吸力面激波后的流动分离是引起叶片颤

振的主要原因。Ｉｍ等
［１１］利用全耦合方法对全

环通道模型与采用相位延迟边界的单通道模型

进行数值模拟，并对计算结果进行对比，较准确

地预测了叶片颤振，但是单通道模拟由于无法

考虑叶间流动作用而不能准确捕捉节径变化对

叶尖前缘偏转的细微影响。

鉴于计及叶间相位角的流固耦合气弹分析大

多采用半环［１０］或全环［１１１３］计算域，计算成本巨

大，本文根据叶盘节径振动形式构建最优的多通

道模型，其中叶片以不同相位振动，通过叶片各阶

模态振动位移滞后某一时刻，将相位信息转换为

时间差序列来表征相邻叶片间振动存在相位差的

现象。将叶片振动时滞方法结合基于快速动网格

的高效流固耦合算法［２０２１］对叶片进行颤振分析，

同时考虑了叶片与流场的耦合作用、叶间流动作

用以及不同节径振动对叶片气动稳定性的影响。

通过对ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ３７叶片在不同节径振动下

的颤振分析，计算了振荡叶片的响应、气动阻尼及

表面气动功，研究了叶间相位角对振荡叶栅气弹

稳定性和流场特性的影响。
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１　计算原理和方法

１１　基于多通道模型计及叶间相位角的振动

时滞法

　　转子叶片受到来自静叶叶栅尾流的周期性力

作用产生振动时，各质点在平衡位置两侧往复振

动，引起振动以行波的形式传播。在循环对称叶

盘中，叶片将以相同的频率和振幅振动，但在它们

之间存在振动相位差，即存在叶间相位角（ｉｎｔｅｒ

ｂｌａｄｅｐｈａｓｅａｎｇｌｅ）。此时叶盘振动形式表现为节

径振动。叶间相位角表征了叶盘中相邻叶片振动

之间的相移。不同节径数对应的叶间相位角可以

由下式表示：

σ＝
２π
犖ｂ
犖ｄ （１）

其中σ为叶间相位角，犖ｄ 为转子叶片振动节径

数，犖ｂ为转子叶片数。

计及叶间相位角影响的叶片颤振分析，即是

考虑叶盘不同节径的振动。为了考虑振荡叶栅各

叶片之间的相互作用，构建多通道计算模型，在节

径处叶片模态位移为零，相邻两个节径线围成的

扇区经历了半个周期振动，在选择计算扇区时，尽

量保证在扇区内可经历一个周期的振动，因此通

道数应该选取相邻两节径线之间通道数的两倍，

计算所需的最少通道数（犘）为

犘＝
犖ｂ
犖ｄ

（２）

　　为了在叶间设置相位角，采用振动时滞方法

直接令叶片振动在不同的时刻启动，用时间延迟

处理相位延迟问题。以稳态流场计算结果作为非

定常流场计算的初值，并通过赋予叶片速度较小

的扰动以激励叶片初始振动，相邻叶片振动滞后

时间由式（３）决定。

Δ狋＝
σ
２π
犜＝

σ
ω

（３）

其中Δ狋为叶片振动滞后于相邻叶片的时间，犜为

叶片振动的周期，ω为叶片振动频率。

图１给出了典型的多通道叶片振动模型以及

相邻叶片的振动时滞效应。多通道扇形模型壁面

设为循环对称边界条件，避免了构建全环叶栅模

型的巨大计算量，由于对称性，只需犘 个叶片通

道就可以代表整个叶栅的振动特性。

在振动时滞法中，第一只叶片各节点的振动

位移通过单叶片的模态计算得到，而后扇形通道

内第犼只叶片与第一只相差 （犼－１）σ的相位角，

图１　多通道叶片振动模型与相邻叶片振动时间延迟

Ｆｉｇ．１　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｂｌａｄｅｐａｓｓａｇｅｓａｎｄ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｄｅｌａｙｂｅｔｗｅｅｎａｄｊａｃｅｎｔｂｌａｄｅｓ

令其以滞后于第一只叶片 （犼－１）Δ狋的时间开始

振动。将叶片的振动位移写为复数形式，第犼只

叶片的振动位移狌犼 可以由第一只叶片振动位移

狌１ 表示

狌１（狋）＝犃ｅｘｐｉ（ω狋－φ） （４）

狌犼（狋）＝犃ｅｘｐｉ［ω狋－φ－（犼－１）σ］＝

犃ｅｘｐｉω［狋－φ／ω－（犼－１）Δ狋］ （５）

式中犃为振幅，φ为初始相位。

各叶片在不同时刻初始振动之后，其振动形

式由流固耦合算法不断迭代求解。叶片振动无需

预设相位延迟边界条件，也不需要设置适当周向

扰动来触发节径振动，节省了计算时间。

１２　振动时滞法在高效流固耦合算法中的实现

利用基于虚拟弹性体快速动网格的高效流固

耦合算法，将多通道非定常流场区域视为虚拟弹

性体，建立虚拟弹性体的静力平衡方程和结构的

振动控制方程，由于流场网格与固体网格不一一

对应，在流固耦合交界面上需运用样条插值方法

进行节点位移等数据的交换，如式（６）所示。

犡ｇｉｎ＝犌犡ｓｉｎ （６）

其中犡ｇｉｎ、犡ｓｉｎ分别为流固耦合面上流场和结构

节点的位移向量；犌表示样条插值的形函数矩阵。

联立构建结构虚拟弹性体的整体动力学方

程，即式（７）。

犕１１ｓ 犕１２ｓ

犕２１ｓ 犕２２ｓ

熿

燀

燄

燅０

犡̈ｓｎｉｎ

犡̈ｓｉｎ

犡̈ｇ

熿

燀

燄

燅ｎｉｎ

＋

犆１１ｓ 犆１２ｓ

犆２１ｓ 犆２２ｓ

熿

燀

燄

燅０

犡ｓｎｉｎ

犡ｓｉｎ

犡ｇ

熿

燀

燄

燅ｎｉｎ

＋

犓１１ｓ 犓１２ｓ

犓２１ｓ 犓２２ｓ ＋犓
１１
ｇ犌 犓１２ｇ

犓２１ｇ犌 犓２２

熿

燀

燄

燅ｇ

犡ｓｎｉｎ

犡ｓｉｎ

犡ｇ

熿

燀

燄

燅ｎｉｎ

＝

０

犉ｉｎ

熿

燀

燄

燅０

（７）
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其中犕ｓ为质量矩阵；犆ｓ 为阻尼矩阵；犓ｓ 为刚度

矩阵；犡ｓｎｉｎ为非流固耦合面上结构节点的位移向

量；犡ｇｎｉｎ为非流固耦合面上流场节点的位移向

量；犉ｉｎ为叶片受到的气动力。

根据文中第１．１节提出的叶片振动时滞方

法，将结构节点的位移矩阵按叶片位置进行分块，

由第一只叶片的节点振动信息，施加某一振动延

迟推导出扇区内其余叶片的振动形式，如式（８）和

式（９）表示。

犡ｓｎｉｎ＝

犡１ｓｎｉｎ

犡２ｓｎｉｎ



犡狆

熿

燀

燄

燅ｓｎｉｎ

＝

犡１ｓｎｉｎ

ｅｘｐｉω（狋－Δ狋）犡
１
ｓｎｉｎ



ｅｘｐｉω狋－
２π

σ
－（ ）１Δ［ ］｛ ｝狋 犡１ｓ

熿

燀

燄

燅
ｎｉｎ

（８）

犡ｓｎ＝

犡１ｓｉｎ

犡２ｓｉｎ



犡狆

熿

燀

燄

燅ｓｉｎ

＝

犡１ｓｉｎ

ｅｘｐｉω（狋－Δ狋）犡
１
ｓｉｎ



ｅｘｐｉω狋－
２π

σ
－（ ）１Δ［ ］｛ ｝狋 犡１ｓ

熿

燀

燄

燅
ｉｎ

（９）

其中犡犼ｓｎｉｎ、犡犼ｓｉｎ分别为第犼只叶片在流固耦合面

及非流固耦合面的位移向量。

将该动力学系统的固有频率和正则振型分别

记为ω和ψ。式（７）经坐标变换后，得到正则坐标

ξ下的动力学方程

犐̈ξ＋２ζωξ＋ω
２
ξ＝犙 （１０）

其中犐是单位矩阵；ζ是阻尼比；犙是正则坐标下

的流体作用力。

将式（１０）写为分量的形式如下：

¨
ξ犻＋２ζ犻ω犻


ξ犻＋ω犻

２

ξ犻 ＝犙犻 （１１）

　　通过 Ｗｉｌｓｏｎθ法可以求解得到各阶模态位

移，而在实际问题中，高阶模态对于振动响应的影

响通常较小，采用振型截断法只选取低阶模态

（狀≤犖）作为向量基。通过低阶模态的振型叠加

快速计算出结构域及流场域网格节点位移，从而

实现流场网格变形的节点位移快速计算，模态叠

加公式如下：

犡ｓ

犡
［ ］

ｇ

＝∑
狀

犻＝１

ψ犻ξ犻 （１２）

式中犡ｓ为结构位移矩阵；犡ｇ为流场位移矩阵。

１３　气动阻尼计算方法

气动阻尼是衡量系统稳定性的指标，作为判

断叶片是否颤振的依据，可表示为气动功的归一

化形式。当气动阻尼大于零时，表示流场从叶片

振动中获取能量，叶片振动收敛，系统稳定。

一个周期内流场气动力对结构做功犠 由非

定常气动压力和局部速度的积分表示

犠 ＝∫
犜

０∫ｓｕｒｆａｃｅ［珟狆·（
狌·狀）］·ｄ｛ ｝犛 ｄ狋 （１３）

其中珟狆为叶片表面气动压力；狌为叶片振动速度；

狀为叶片表面网格单位法向量；犛为叶片表面积。

将气流对叶片所做的功按叶片运动一个周期

的平均振动动能进行归一化，得到气动阻尼

ζａｅｒｏ＝
－犠

２珚犈
（１４）

其中珚犈＝
１

２
犿ω

２犃２ｍ，珚犈 为叶片振动一个周期的平

均动能；犿 为叶片的模态质量；犃ｍ 为叶片平均

振幅。

２　计算结果与分析

２１　计算对象

研究对象为典型跨声速轴流压气机转子

ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ３７，整圈叶盘由３６只叶片组成，叶

片材料为马氏体２００，弹性模量为１９５ＧＰａ，密度

为８０００ｋｇ／ｍ
３，泊松比为０．３，叶片设计转速为

１７１８８ｒ／ｍｉｎ，设计流量为２０．１８８ｋｇ／ｓ，设计压比

为２．１０６
［２２］。

图２为 ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ３７压气机全环模型。

叶片表面附近为 Ｏ型网格，其他区域为 Ｈ 型网

格，单个通道网格节点数为２２６１１５。

图２　全环叶片模型及多通道网格模型

Ｆｉｇ．２　Ｆｕｌｌａｎｎｕｌｕｓｂｌａｄｅｍｏｄｅｌａｎｄｍｕｔｉｐｌｅｐａｓｓａｇｅ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｅｓｈｍｏｄｅｌ

本文采用商业软件ＡＮＳＹＳＭｅｃｈａｎｉｃａｌ模块

与Ｆｌｕｅｎｔ模块进行流固耦合计算，利用 ＡＮＳＹＳ
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Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ模块进行预应力模态分析计算叶片固

有频率和振型，利用Ｆｌｕｅｎｔ读取叶片振型信息，并

进行三维非定常流场计算，动网格的生成使用了文

献［２１］发展的基于结构虚拟弹性体的快速动网格

算法。在叶片通道模型中，叶片根部固支，轮毂、轮

缘以及叶片表面均设定为绝热、无滑移边界条件。

进口给定总压为大气压，给定总温为２８８．１５Ｋ；出

口给定背压，进出口未采用无反射边界条件。多通

道扇形壁面设为周期边界条件。非定常流场分析

采用ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ（ＳＳＴ）犽ω湍流模型，时

间步长选为２×１０－６ｓ，利用定常计算得到的稳态

流场结果作为瞬态分析的初值，以提高计算效率。

计及叶间相位角的影响分析叶片颤振时，需

考虑多个节径振动形式以准确预测各工况下的颤

振边界，或计算该工况下最不稳定的振动节径数。

２２　叶间相位角对叶片气弹稳定性的影响

不同节径形式的叶盘振动使得叶片之间存在

与节径数对应的相位差，并对叶片的气弹稳定性

产生影响。研究表明叶片以后行波运行更容易发

生颤振，因此本文在近峰值效率点处对Ｒｏｔｏｒ３７

叶片的颤振模拟以后行波计算为主，即相位差传

播方向与转子旋转方向相反，叶间相位角为负值。

选取叶片典型节径振动形式进行流固耦合分析，

其中叶片模态分析结果如表１所示。

表１　叶片前４阶固有频率

犜犪犫犾犲１　犉犻狉狊狋４狅狉犱犲狉狊狀犪狋狌狉犪犾犳狉犲狇狌犲狀犮犻犲狊狅犳狋犺犲犫犾犪犱犲

模态阶数 １ ２ ３ ４

频率／Ｈｚ １１９３．７ ２６９９．９ ３５９８．５ ４５１７．２

　　使用本文方法计算设计转速下Ｒｏｔｏｒ３７的

气动特性、实验数据［２２］以及文献［２３］中使用ＮＵ

ＭＥＣＡ的计算结果如图３所示，可见本文方法计

算得到的压比、效率特性与实验值较为接近，说明

图３　Ｒｏｔｏｒ３７气动特性图

Ｆｉｇ．３　ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆＲｏｔｏｒ３７

本方法对气动特性预测的数值准确度较好。

由于气动阻尼可以反映系统气弹稳定性，选

取典型节径计算在不同叶间相位角条件下的气动

阻尼，以叶间相位角为横坐标绘制气动阻尼曲线

可以显示叶间相位角对叶片气弹特性的显著影

响，如图４所示。可以看出，颤振边界出现在叶间

相位角为－１０°与－３０°的情况，即１节径与３节

径振动，两节径之间气动阻尼为负值，气动力对叶

片做正功，具有失稳特性。当节径数从３节径增

大时，气动阻尼也随之增加，直至１８节径振动达

到最大气动阻尼，系统保持气弹稳定。

图４　不同叶间相位角条件下的气动阻尼计算结果

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｖｅｒｓｕｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｔｅｒｂｌａｄｅｐｈａｓｅａｎｇｌｅｓ

针对叶片气弹特性变化中具代表性的３种节

径振动获取振动模态响应以分析叶片振动发展历

程及稳定性，其中犃点为不含叶间相位角的零节

径振动，犅点为稳定的１８节径振动，犆点为颤振

失稳的２节径振动。

利用单通道模型分析设计转速下零节径振动

（σ＝０°）叶片在近峰值效率点的前３阶模态位移
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响应，如图５所示。可以看出叶片的２、３阶模态

振动位移相对于１阶振动位移幅值很小，叶片振

动以１阶模态振动为主，而且振动呈衰减趋势，气

动阻尼计算结果为０．００８２，即流场内非定常气动

力对叶片做负功，叶片向流场耗散能量，叶片振动

趋于收敛，气弹稳定性较好。

图５　零节径振动形式叶片的模态位移响应

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｂｌａｄｅａｔ

０ｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒ

当叶片以１８节径振动时，对应的叶间相位角

σ＝－１８０°，建立双通道模型以分析叶片在峰值效

率点处的响应。图６（ａ）显示了设置振动时间延

迟的两只叶片在振动开始后的相位延迟效应，叶

片２的振动滞后于叶片１的１／２个周期，且两只

叶片呈现相同的振动趋势。提取叶片１的前３阶

模态位移，如图６（ｂ）所示。与零节径相比，叶片

振动的频率没有改变，而３阶模态振幅均有所减

小，仍是衰减的趋势。气动阻尼计算结果为

０．０３５７，明显大于零节径时的气动阻尼，其原因

可能是叶间存在较大叶间相位角时，相邻流道叶

片振动产生的不稳定负载线性叠加使得流道内气

动力对叶片主要做负功，加速振动衰减，因而此时

图６　１８节径振动形式叶片的模态位移响应

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｂｌａｄｅａｔ

１８ｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒ

叶片的气弹稳定性更好。

图７对比了１８节径振动（σ＝－１８０°）时采用

多通道模型与全环叶片模型计算的叶片振动１阶

模态位移响应，结果显示多通道模型的计算结果

与全环颤振分析结果在振动发展趋势上基本一

致，在振幅上相差３．４％，验证了多通道方法的正

确性。

图７　１８节径振动时多通道模型与全环叶片模型

的１阶模态位移响应对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｉｒｓｔｍｏｄａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｂｅｔｗｅｅｎｍｕｌｔｉｐｌｅｐａｓｓａｇｅｍｏｄｅｌａｎｄｆｕｌｌａｎｎｕｌｕｓ

ｍｏｄｅｌａｔ１８ｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒ

构建１８通道模型分析２节径振动形式下叶

片在近峰值效率点处的振动响应，通过设置相邻

叶片滞后振动使得叶间相位角达到－２０°。图

８（ａ）显示了其中每只叶片振动时域位移响应的相

位延迟，其中相邻叶片振动滞后时间由式（３）决

定，由叶片１至叶片１８完整地构成了一个振动周

期。图８（ｂ）提取了叶片１的前３阶模态位移，值
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得注意的是，当叶片以２节径振动时，时域上叶片

振幅逐渐增加，第２、３阶模态振幅相对于稳定时

显著增加，振动不再收敛，叶片出现颤振失稳。此

时的气动阻尼计算为－０．００２８，说明非定常气动

力对叶片做正功，叶片从流场中吸收能量，引起振

动发散。

图８　２节径振动形式叶片的模态位移响应

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｄａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｂｌａｄｅａｔ

２ｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒ

２３　不同叶间相位角下的流场特性分析

为了探究叶间相位角对流场特性如激波强度

和位置的影响及叶间相位角影响气弹稳定性的机

理，选取典型的稳定振动节径下的流场与气动失

稳时的流场进行对比。由文中第２．２节分析知道

叶片振动以１阶弯曲模态为主，因此在流场分析

中主要考虑该模态。提取非定常流场分析收敛后

的一个周期的流场分布，此时叶片达到稳定振荡

形式，而叶片振动收敛或发散受到节径变化影响。

为了展示通道间的流动效果，分别取各多通道模

型中的两个通道显示其流场特性进行比较。

图９对比了叶片２节径（σ＝－２０°）、３节径

（σ＝－３０°）、４节径（σ＝－４０°）、９节径（σ＝－９０°）振

图９　不同节径振动形式下９０％叶高流场马赫数分布

Ｆｉｇ．９　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅ９０％ｓｐａｎ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒｐａｔｔｅｒｎｓ

动时９０％叶高的流场马赫数分布，随着振动节径

数的减小，相邻流道之间的干扰对叶片振荡的影响

逐渐加剧，具体表现在叶片前缘激波脱离和通道间

气流堵塞。叶片以４节径与９节径振动时，通道间

流速较快，未发生堵塞，激波位于叶尖前缘附近，带

来的非定常扰动作用较小，并不会引起叶片失稳；

以２节径与３节径振动时，通道中的正激波逐渐脱

离叶片前缘，使叶片表面的附面层逐渐增厚，激波

后的高压气流充斥流道进而造成堵塞，而高压气流

与叶片振动之间具有强烈的相互干扰，非定常气动

力对叶片的冲击作用增大，加速叶片从流场吸收能

量，导致颤振失稳。可以看出，当叶片振动节径改

变时，流场出现较大差异性，原因在于：一方面由于

在跨声速压气机中有激波及附面层干扰，产生强烈

的非线性现象，流场内流动在气弹稳定临界点到颤

振发作的过程中会出现强烈失稳，引起流场剧烈变

化；另一方面，本文给出的流场分布均是在计算收

敛后叶片振荡周期内提取的，流场分布也会由于非

定常激波振荡而在叶片振动历程中发生变化。

为了考察激波与叶片颤振失稳之间的关联

性，图１０和图１１分别给出了２节径、３节径、４节

径振动时叶片压力面和吸力面的马赫数分布和气

流对叶片所做的功分布。由图１０可以看出，随着

节径数的减小，吸力面和压力面上激波影响的区

域和强度不断增大。激波集中在叶片前缘，从大

约３０％叶高向上延伸至叶片顶端，随着叶高的增

加，波前马赫数逐渐增加，激波的强度提高，影响

区域扩大到部分叶片后缘。－２０°叶间相位角下

相同叶高截面上吸力面的波前马赫数较压力面更
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图１０　不同节径振动形式下叶片表面的马赫数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒｐａｔｔｅｒｎｓ

图１１　不同节径振动形式下叶片表面功分布

Ｆｉｇ．１１　Ｗｏｒｋｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｄａｌｄｉａｍｅｔｅｒｐａｔｔｅｒｎｓ

大，可见吸力面激波强度强于压力面，吸力面激波

对颤振失稳的贡献更大。

从图１１的叶片表面所受气动功分布中可以

看出，吸力面上的正功分布集中在叶片前缘的一

个狭长区域内，区域长度随着叶间相位角的减小

而增长，最终布满整个叶高；在压力面上，正功强

度随叶间相位角的减小而逐渐增大，但始终不及

吸力面正功作用的强度。同时，当叶间相位角较

大时，由于激波冲击位置在叶尖前缘，且强度较

小，流场内激波对叶片失稳的贡献并不明显，激波

脉动吸收了叶片振荡的能量，气流做功以负功为

主，加速叶片振动的收敛，随着叶间相位角减小，

叶片吸力面的正功积累区域及强度显著增加，并

逐渐起主导作用，增加了叶片振荡的不稳定性。

吸力面和压力面上带状分布的正功区域是气

流做功最集中的地方，而且多分布在激波附近，在

叶片振荡过程中激波位置出现微弱变化，由此产

生的非定常压力脉动推断为诱发叶片表面所受气

动功集中区出现的主要原因。对于不同的叶间相

位角，吸力面上非定常气动力的冲击带来的作用

并不仅仅是失稳作用，对较大叶间相位角的工况

在一定程度上有稳定作用，这是因为气动力对叶

片所做的功不仅取决于激波脉冲，还取决于激波

运动与叶片运动之间的相位关系，当叶间相位角

改变时，也改变了激波与叶片振动之间的相位。

因此，仅知道非定常气流的冲击位置和冲击强度

不足以确定其做功对稳定特性的影响，还需要研

究激波脉动与叶片振动之间的相位关系，这种相

位关系取决于工况、叶间相位角和叶片振荡频率。

图１２显示了激波脉动引起的非定常气动力与叶

片振动之间的相位差，其中气动激励频率与叶片

１阶弯曲频率十分接近，但是超前或滞后一个相

位，这种相位差成为气流冲击引起叶片失稳的另

一个因素。与４节径相比，２节径振动下的气动

力与模态位移之间的相位差显著减小，而且力的

作用滞后于叶片振动，这种小的相位差引起叶片

在振荡过程中不断受到与运动方向同向的激励，

使叶片振幅不断增大，最终导致了颤振失稳。

图１２　非定常气动力与叶片振动的相位关系

Ｆｉｇ．１２　Ｐｈａｓｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｕｎｓｔｅａｄｙ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅａｎｄｂｌａｄｅｖｉｂｒａｔｉｏｎ

２４　计算效率对比

利用本文的多通道方法与半环、全环通道模

型分析进行计算效率对比，计算分析基于Ｉｎｔｅｌ
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ＸｅｏｎＥ５２６２０的双ＣＰＵ六核计算机，叶片一个

振动周期需要约１５个计算时间步，且模型内每个

通道采用相同的网格。当计算１８节径振动形式

时，采用本文的多通道方法仅需建立２通道计算

域，计算一个振动周期的平均时间为４４ｍｉｎ；半环

模拟采用１８通道计算域，计算一个振动周期的平

均时间为１６７ｍｉｎ，全环模拟采用３６通道计算域，

计算平均时间为２９６ｍｉｎ。此时多通道方法的计

算时间是半环模拟时间的２６．３５％，是全环模拟

时间的１４．８６％。

３　结　论

本文发展了一种基于振动时滞方法考虑非零

叶间相位角影响的叶片流固耦合颤振分析方法，

计算了不同叶间相位角条件下的叶片模态位移响

应和气动阻尼，并研究了叶间相位角对流场特性

的影响及失稳流场的激波脉动现象。所得结论

如下：

１）多通道方法相较于全环模拟在计算效率

上有明显提升，在计算叶片１８节径振动响应时，

多通道方法的计算时间是全环计算的１４．８６％。

２）叶间相位角对叶片气弹稳定性有显著影

响，当叶片以不同节径形式振动，即叶间存在不同

叶间相位角时，对应的振动响应与气动阻尼有明

显变化；当振动节径改变时，存在气动阻尼为负值

的工况，即２节径振动（σ＝－２０°），此时叶片发生

颤振失稳。

３）当叶间相位角随着振动节径数减小而减

小时，相邻流道之间的干扰对叶片振荡的影响逐

渐加剧，具体表现在叶片前缘激波脱离和通道间

气流堵塞。在失稳的叶间相位角条件下，叶片吸

力面存在激波脉动引起的强烈的正功，表现为对

叶片的激励作用，是导致叶片颤振的决定性因素。

叶间相位角改变了非定常气动力与叶片振动之间

的相位关系，以此影响气动力对叶片做功情况。
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