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基于动态边界的跨声速压气机

过渡态载荷研究
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摘　　　要：针对航空涡轮发动机压气机部件的过渡态，基于动态边界并结合双向流固耦合（ＦＳＩ）方法模拟

了跨声速压气机ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７的过渡态过程，获得了考虑叶片弹性变形的压气机过渡过程特性曲线，研究

了叶片气动弹性变形对跨声速压气机加速过程中气动参数、流场激波结构演变过程的影响，分析了加速过程

中非定常气动载荷与离心载荷共同作用下的叶片变形特征。结果表明：随转速升高，叶片变形对上半叶高区

域的总压比和总温比的影响较显著；加速过程中，叶片变形对通道内激波结构特征及其演变有一定的影响；叶

片变形主要集中在上半叶高，以弯曲变形为主导，主要由离心载荷造成，加速过程中叶尖区域的叶型出现反扭

现象，从而引起压气机气动性能参数的变化。
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　　现代航空涡轮发动机追求高推质比、长寿命

和强可靠性。随着对航空涡轮发动机性能要求的

不断提高，风扇／压气机部件气动负荷增加，叶片

变薄，从而导致叶片刚度下降，使得高速旋转叶片

在气动力和离心力作用下易产生较大的几何变

形，从而造成压气机工作状态偏离，甚至引起叶片

的结构强度与疲劳寿命问题［１］。航空涡轮发动机

的过渡态对发动机性能有重要影响，发动机为适

应不同的飞行需求，在工况变换的过程中，可能出

现压气机失速、涡轮过热和转子超速等问题［２］。

在此过程中，压气机部件受到非定常的气动激振

力，并产生弹性变形。采用流固耦合方法获取跨

声速压气机在考虑叶片变形时的动态性能，对研

究压气机部件的过渡态性能具有重要意义。

在过渡态下，跨声速压气机叶片在气动力、弹

性力和惯性力作用下的气动载荷变化和叶片的变

形与振动问题归属于气动弹性动力响应问题［３］。

国外对气动弹性动力响应的数值模拟研究从２０

世纪５０年代Ｌａｎｅ
［４］提出的叶片间相角理论发展

而来，Ｖｅｒｄｏｎ
［５］在二维流动假设条件下研究了

ＮＡＣＡ０００６振动翼型的非定常载荷和阻尼，并采

用线化方法进行了分析和建模。Ｌｉ
［６］提出旋转超

声速环形叶栅振动的双线性化理论，最早建立了

亚声速轴向非定常流动的三维理论。２００２年，斯

坦福大学Ｄｏｉ等
［７］提出一种流固耦合计算方法，

该方法由非定常三维 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ流动求解器

ＴＦＬＯ和有限元结构分析软件包 ＭＳＣ／ＮＡＳ

ＴＲＡＮ组成，并通过有限体积离散化以及具有多

重网格的双时间步时间积分方案来实现收敛加

速，该程序成功预测了美国国家航空航天局（Ｎａ

ｔｉｏｎａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＳｐａｃｅＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ）高

性能风扇ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７在一系列运行条件下

的气动弹性响应。Ｄｏｗｅｌｌ等
［８］提出将非定常气

动力进行降阶处理，进一步对流固弱耦合方法做

了简化与改进。２００７年，波兰科学院流体机械研

究所Ｒｚａｄｋｏｗｓｋｉ等
［９］提出基于流固耦合的三维

非线性时间推进方法并对振荡涡轮叶片排进行了

气动弹性预测；２０１３年，Ｒｚａｄｋｏｗｓｋｉ等
［１０］基于流

固耦合方法对５．５级压气机进行了三维跨声速流

动的数值计算，结果表明在动叶排前面的所有静

叶排及动叶排后的一个静叶排中引入激振力，使

转子叶片产生新的共振周期；２０１６年，Ｋｕｂｉｔｚ

等［１１］利用基于流固耦合的直接积分法对转子叶

片进行气动弹性分析，给出了压气机级和涡轮动

叶的颤振分析结果。此外，成熟的计算流体动力

学／计算结构动力学（ＣＦＤ／ＣＳＤ）分析软件已在工

程领域广泛应用，如 ＡＮＳＹＳ软件的双向迭代耦

合在现有计算资源水平上已可以得到较好的计算

精度［１２］。

国内在气动弹性方面的研究较国外晚一些。

周盛教授［３］在航空发动机的气动弹性问题方面做

了大量的工作，为我国气动弹性理论的研究发展

奠定了基础。张章［１３］研究了进气总压畸变、上游

尾迹诱发、错频对压气机叶片的强迫振动响应的

影响。Ｙａｎｇ等
［１４］利用流固耦合方法研究进口导

叶（ＩＧＶ）失谐对跨声速压气机转子流场和叶片振

动特性进行了研究。Ｌｉ等
［１５］采用流固耦合方法

研究了外声激励对跨声速压气机直叶栅流场和叶

片振动特性的影响。

本文在基于动态边界的跨声速压气机三维模

拟方法基础上，以 ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７为模型，考虑

跨声速压气机叶片的变形，采用双向流固耦合方

法计算获得跨声速压气机在非定常气动力和离心

力共同作用下的加速过程过渡态载荷，同时分析

压气机叶片的气动弹性变形对跨声速压气机气动

性能与强度性能的影响，并与不考虑叶片气动弹

性变形时的压气机冷态模型的过渡态性能进行对

比分析。
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１　数值方法及验证

１１　控制方程

流体部分采用通用软件 ＡＮＳＹＳＣＦＸ对计

算模型进行三维黏性流场非定常计算，ＡＮＳＹＳ

ＣＦＸ核心求解器ＣＦＸＳｏｌｖｅｒ求解三维非定常雷

诺平均ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组。微分形式的连续

方程、动量方程和能量方程见文献［１６］。

结构部分采用线性气动弹性模型计算压气机

叶片在瞬态载荷下的结构弹性变形，在双向流固

耦合计算中，需要在每一个物理时间步内求解叶

片的结构动力学方程，获得叶片表面的载荷［１７］。

对于流固耦合方程，叶片表面是流体和固体

的交界面，满足守恒原则，流体与固体应力、位移、

热流量、温度等变量相等或守恒。

１２　计算模型及网格离散

以ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７为压气机部件模型，如图

１所示。文献［１８］给出了压气机的详细模型和数

据，转子叶片数为２２，采用钛合金材料制造，材料

密度为４６２０ｋｇ／ｍ
３，弹性模量为９６ＧＰａ，泊松比

为０．３６。设计转速为１６０４３ｒ／ｍｉｎ，设计点空气

流量为３３．２５ｋｇ／ｓ，总压比为１．６３，冷态模型叶尖

间隙为１．０１６ｍｍ。

图１　ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７模型

Ｆｉｇ．１　ＭｏｄｅｌｏｆＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７

计算域模型采用单通道，对流场和固体结构

同时进行离散。采用Ａｕｔｏｇｒｉｄ５的 ＨＯ型拓扑

进行流场的离散，如图２所示，控制壁面第１层网

格的尺度，保证狔
＋ ＝１０～１５，单通道网格数约为

２３万。转子叶片固体结构采用ＩＣＥＭＣＦＤ（ｉｎｔｅ

ｇｒａｔｅｄｃｏｍｐｕｔｅｒｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ

ｃｏｄｅｆｏｒｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ）划分网格

并采用ＡＮＳＹＳＦＥＭｏｄｅｌｅｒ进行重构，如图３所

示。叶片的有限元单元类型采用Ｓｏｌｉｄ１８５单元，

结构单元数约为３０００。网格离散具体见文献

［１７］。叶片表面设置为耦合交界面，完成参数的

传递和耦合迭代。

图２　流体计算域网格

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｕｉｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｍｅｓｈ

图３　固体计算域网格

Ｆｉｇ．３　Ｓｏｌｉｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｍｅｓｈ

１３　边界条件

计算域子午通流及边界如图４所示。在非定

常计算中，转子的转速和出口的静压随时间是变

化的，为动态边界条件。基于弹簧模型的动网格

技术重构叶片变形后的流体域网格。

图４　通流视图及边界

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｒｏｕｇｈｆｌｏｗｄｏｍａｉｎａｎｄｂｏｕｎｄａｒｉｅｓ

参考涡喷发动机通用加速曲线［１９］设置压气

机的加速过程，转速从６０％设计转速增加到

１００％设计转速历时３．２３ｓ，转速狀随时间狋变化

９６３１
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曲线狀＝狀（狋）和出口平均静压随转速的变化曲线

狆＝狆（狀）如图５和图６所示，具体函数方法见文

献［２０］。

图５　转速变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

图６　出口平均静压变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｏｕｌｅｔａｖｅｒａｇｅｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

流体计算域的进口为标准大气环境，大气总

压为１０１３２５Ｐａ，总温为２８８．１５Ｋ，气流方向为轴

向进气，湍流度为５％，湍流模型选择增强壁面

犽ε模型，叶片旋转通过单个通道的物理步数取

２０步。轮毂和机匣均设为光滑绝热壁面，叶片变

形时，流体域网格重构，处于机匣表面的网格边界

设置为不限定运动方式（ｕｎｓｐｅｃｉｆｉｅｄ）。叶片表面

为光滑绝热壁面，网格运动方式为多场耦合（ＡＮ

ＳＹＳｍｕｌｔｉｆｉｅｌｄ），将叶片表面设定为耦合交界

面，获取结构场的网格位移信息并向结构场传递

压力载荷。叶片固体域的边界给定叶根固定位移

约束，叶尖、吸力面和压力面均为流固耦合（ＦＳＩ）

交界面，惯性载荷设置转速随时间变化函数为狀＝

狀（狋）。非定常流固耦合计算方法见文献［２０］。

１４　数值方法验证

对ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７设计转速的特性进行模

拟，在不同的出口平均静压边界下，对模型进行非

定常流固耦合数值计算。当动态监测过程中的物

理量与残差达到稳定后停止计算，从而得到一组

非定常计算结果，与实验测试特性的对比如图７

所示。图 中 “Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ”为 实 验 测 试 数 据，

“Ｓｔｅａｄｙｒｅｓｕｌｔ”为冷态叶型的特性，“ＦＳＩＲｅｓｕｌｔ”

热态叶型的特性。由图中数据可知，冷态叶型与

热态叶型的两组数值计算结果与实验测试特性线

趋势一致，热态叶型计算特性线相对于实验所得

特性线整体稍向右上偏移。相比冷态叶型计算结

果，热态叶型计算结果与实验结果之间的误差更

小。在实验过程中，由于离心力和气动力的作用，

叶片弹性变形改变了几何参数，热态叶型结果更

接近真实的实验结果。热态叶型的堵塞流量比实

验值大约１％，峰值效率低约０．０１５，数值差别在

可接受范围。除数值求解方法之外，叶片材料的

弹性模量也影响叶片的变形量和堵塞流量，在文

献［２１２３］的研究中有相关阐述。总体而言，采用

双向流固耦合方法计算压气机过渡态载荷是可

行的。

图７　设计转速特性曲线

Ｆｉｇ．７　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｔｄｅｓｉｇｎ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

０７３１
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２　叶片变形对过渡态的影响

对冷态叶型、热态叶型的特性进行非定常耦

合场的模拟，转速从６０％设计转速（记为６０％狀ｄ，

后文同）增加到１００％设计转速的加速过程曲线

如图８所示。

图８　过渡过程特性曲线

Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｉｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｍａｐｓ

图８中“６０％狀ｄｓｔｅａｄｙ”、“８０％狀ｄｓｔｅａｄｙ”、

“１００％狀ｄｓｔｅａｄｙ”为冷态叶型定常模拟得到的特

性，“６０％狀ｄＦＳＩ”、“８０％狀ｄＦＳＩ”、“１００％狀ｄＦＳＩ”

为热态叶型双向流固耦合模拟得到的特性，

“Ｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｌｉｎｅｆｌｕｉｄ”为冷态叶型在狆＝狆（狀）时

的稳态曲线，“ＣｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｌｉｎｅＦＳＩ”为热态叶型

在狆＝狆（狀）时的稳态曲线，“Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｆｌｕｉｄ”

为冷态叶型三维非定常模拟得到的加速曲线，

“ＡｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎＦＳＩ”为热态叶型双向流固耦合计

算得到的加速曲线。其中稳态曲线根据通用特性

方法获得，具体见文献［２０］，在这些特性曲线中，

叶片变形使压气机特性线移动，随转速增加叶片

变形对等折合转速特性线的影响增强，这是因为

转速越大，叶片所受到的离心力越大，热态叶型的

变形越大，使得冷态叶型与热态叶型的特性差异

增大；叶片变形使得压气机特性线移动，相同控制

参数狆＝狆（狀）对应的稳态点的连线也相应移动，

但冷态叶型与热态叶型数值计算得到的加速过程

曲线均与对应的控制参数所得稳态点曲线基本重

合，符合给定的控制参数。叶片变形使得加速过

程的总压比与绝热效率曲线右移，相同控制参数

点对应的特性点流量增大、总压比增大、绝热效率

稍降。随转速增大，叶片变形导致的加速过程性

能差异越明显。

在加速过程中，转速从６０％设计转速变化至

１００％设计转速，压气机总压比参数与总温比参数

沿径向分布变化规律如图９所示，图中狆ｔ／狆ｉｎｔ表

示出口总压与进口总压的比值，犜ｔ／犜ｉｎｔ表示出口

总温与进口总温的比值。所对比的状态点是过渡

过程曲线与等转速特性线的交叉点，在同一转速

下，冷态与热态参数的叶高分布对比具有基本相

同的出口瞬态静压。

图 ９ 中 “６０％狀ｄｆｌｕｉｄ”、“８０％狀ｄｆｌｕｉｄ”、

“１００％狀ｄｆｌｕｉｄ”为冷态叶型数值模拟计算得到的

总压比参数与总温比参数沿径向分布，“６０％狀ｄ

ＦＳＩ”、“８０％狀ｄＦＳＩ”、“１００％狀ｄＦＳＩ”为热态叶型

通过双向流固耦合计算得到的总压比参数与总温

比参数沿径向分布，“Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ”为 ＮＡＳＡ 报

告［１８］中实验测试所得设计转速气动参数沿径向

分布。由转速随时间变化曲线可知，当跨声速压

１７３１
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图９　过渡过程中气动性能的叶高分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｐａｎｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓ

气机在加速过程中加速至１００％设计转速时，加

速度已趋于零，可将此状态点的气动参数与

１００％设计转速的稳态结果进行对比。

由图９可知，对于１００％设计转速最高效率

工况冷态叶型和热态叶型数值结果与 ＮＡＳＡ实

验结果，对比可知数值结果与实验结果吻合，考虑

叶片变形的热态叶型与实验结果的拟合情况更

好，表明在跨声速压气机过渡态性能预测中需考

虑叶片变形的影响。从６０％设计转速增加到

１００％设计转速的加速过程中，随转速的升高，叶

片变形对上半叶高区域的总压比和总温比影响

显著。在加速过程中，上半叶高的总压比和总

温比增加幅度较大，而叶根区域的增加幅度相

对较小；在１００％设计转速时，上半叶高的增压

能力强于下半叶高。对比不同转速的总压比分

布，从６０％设计转速到９０％设计转速变化过程

中，压气机流道内尚未产生激波或者产生的激

波增压能力较小。

３　叶片变形对通道激波的影响

在加速过程中，转速从６０％设计转速变化至

１００％设计转速，压气机叶片流道内流动的相对马

赫数逐渐增大，叶尖通道内从单激波结构演变为

典型的双激波结构。当转速达到６０％、８０％、

１００％设计转速时冷态叶型与热态叶型在９０％叶

高处瞬态的相对马赫数云图如图１０所示。

在加速过程状态点处于６０％转速、８０％转速

和１００％设计转速时，从热态叶型数值计算结果

图１０　不同转速下９０％叶高处瞬态相对马赫数云图

Ｆｉｇ．１０　ＲｅｌａｔｉｖｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓｃｏｎｔｏｕｒａｔ９０％ｓｐａｎｉｎ

ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｃｏｎｄｉｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｓ

与冷态叶型数值计算结果得到的通道相对马赫数

分布来看，压气机叶片变形前后对９０％叶高处的

波系结构有一定的影响。在激波结构的整体特征

上，冷态叶型和热态叶型的流场都经历了如下过

程：当转速为６０％设计转速时，亚声速气流在叶

片通道内相对速度增大达到超声速状态，在叶片

吸力面靠近尾缘处产生一道正激波，激波贯穿整

２７３１
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个流道，波后流速降为亚声速；当转速达到８０％

转速时，超声速来流在叶片前缘产生一道弓形脱

体激波，入射到相邻叶片吸力面中部，激波后的气

流在叶片通道内继续加速，在吸力面尾缘产生一

道斜激波，波后流速降为亚声速；当转速达到

１００％设计转速时，超声速气流在叶片前缘产生

一道较强斜激波，入射到相邻叶片吸力面的后

半弦长，斜激波后的气流在叶片通道内减速，在

吸力面尾缘处产生一个通道正激波，波后气流

降为亚声速，是跨声速压气机流道内典型的双

激波结构。

在８０％设计转速时，热态叶型流固耦合计算

得到的流场相对马赫数比冷态叶型的结果更大，

叶片微小的扭转变形使得激波增强，叶片变形后

的总压比提高。当转速为１００％设计转速时，对

比瞬时流场与稳态流场可以看出，考虑叶片变形

的热态叶型通道激波倾斜角比不考虑叶片变形的

冷态叶型激波倾斜角更小，考虑叶片变形的热态

叶型相对马赫数分布更接近１００％设计转速下的

ＮＡＳＡ实验结果。

图１１　叶片变形特征随转速的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｂｌａｄｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｅａｔｕｒｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

４　过渡态载荷叶片变形规律

在过渡态条件下，转子叶片在非定常气动载

荷与离心载荷的外力作用下，时刻处于弹性变形

状态。加速过程中，从６０％设计转速变化至

１００％设计转速，叶片在过渡态非定常气动载荷与

离心载荷共同作用下的变形云图如图１１所示。

由图１１可知，在过渡态载荷作用下，叶片在加速

过程中叶尖前缘首先开始发生变形，随转速增加

变形以一定规律向叶片尾缘与叶根发展，变形量

逐渐增大。随转速增加，叶尖前缘始终为叶片的

最大变形位置，总变形量从１．７ｍｍ增至４．４ｍｍ。

在一定转速时，叶片在过渡态载荷作用下，叶片变

形量随叶高逐渐增大，叶根至５０％叶高区域几乎

没有变形，变形区主要集中在上半叶高部分，叶尖

的变形量最大。在叶尖截面，变形量从前缘到尾

缘逐渐减小。从变形分布规律可以看出，非定常

气动载荷与离心载荷共同作用下主要引起叶片的

弯曲变形，同时伴随一定的扭转变形。

在加速过程中，过渡态载荷作用下转子叶片

的最大变形位置始终处于叶尖前缘，在各载荷作

用下叶尖前缘变形量随转速变化关系曲线如图

１２所示。图１２中，“Ｏｎｌｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ”表示

仅在非定常气动载荷作用下叶尖前缘变形量随转

速变化曲线，“Ｏｎｌｙｃｅｎｔｒｉｆｕｇａｌｌｏａｄ”表示仅在非

定常离心载荷作用下叶尖前缘变形量随转速变化

曲线，“Ｔｏｔａｌｌｏａｄ”表示在总载荷即非定常气动载

荷与离心载荷共同作用下叶尖前缘变形量随转速

变化曲线。

由图１２可知，在各载荷作用下叶尖前缘总

变形量均随转速增大呈近似线性增大趋势。作

用在叶片上的非定常气动载荷和离心载荷使叶

尖前缘变形的方向是一致，非定常气动载荷引

起的叶尖前缘变形量占总载荷引起的叶尖前缘

变形量的１５％～２６％，离心载荷引起的叶尖前

缘变形量占总载荷引起的叶尖前缘变形量的

７４％～８５％，加速至１００％设计转速时气动载荷

引起的叶尖前缘变形量达０．８８ｍｍ，离心载荷引

起的叶尖前缘变形量达３．４０ｍｍ，离心载荷导致

的叶片变形对压气机气动性能的影响占主要作

用，但随转速升高和工况点的变化，气动载荷在

叶高方向和弦向的分布具有明显的非线性特

征，导致叶片局部变形，因此气动载荷对气动性

能的影响也非常重要。此外，在加速过程中，非

３７３１
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图１２　叶片前缘变形量随转速的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

定常气动载荷造成的叶尖前缘变形量增大速率

逐渐减小，离心载荷造成的叶尖前缘变形量增

大速率逐渐增大。

在压气机转速从６０％设计转速逐渐增大至

１００％设计转速的加速过程中，叶片总变形量与各

方向变形量均逐渐增大，叶尖前缘为叶片最大变

形位置。叶尖前缘总变形量分解成径向、周向和

轴向３个分量，各方向变形量随转速变化曲线如

图１３所示。图１３中“Ｔｏｔａｌ”表示叶尖前缘总变

形量，“Ｒａｄｉａｌ”表示叶尖前缘径向变形量，“Ｃｉｒ

ｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ”表示叶尖前缘周向变形量，“Ａｘｉａｌ”

表示叶尖前缘轴向变形量。由图１３可知，在加速

过程中，叶尖前缘总变形量从１．７ｍｍ逐渐增大

至４．３ｍｍ。在径向、周向、轴向３个方向中，周向

变形分量最大，加速过程中周向变形分量从１．２

ｍｍ增大至３．１ｍｍ；轴向变形分量次之，加速过

图１３　叶片前缘变形分量随转速的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｗｉｔｈ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

程中轴向变形分量从１．１ｍｍ增大至２．９ｍｍ。周

向变形量与轴向变形量大小相当，为总变形量的

主要构成部分，使得叶片变形主要为弯曲变形。

叶片变形的径向分量最小，在加速过程中从０．１８

ｍｍ增大至０．４３ｍｍ，叶片的叶尖在前缘位置处

与机匣之间间隙最小，径向变形使叶尖前缘间隙

减小了０．１８～０．４３ｍｍ，叶尖间隙的减小，也反映

在效率的提高上。

在压气机转速从６０％设计转速逐渐增大至

１００％设计转速的加速过程中，压气机转子叶片

９９％叶高的叶型几何变化如图１４所示。图中

“Ｏｒｉｇｉｎａｌ”表 示 原 始 的 冷 态 叶 型，“６０％狀ｄ”、

“８０％狀ｄ”、“１００％狀ｄ”表示加速至相应转速时转

子叶片变形后的热态叶型几何，图中狌表示叶

尖圆周速度，狌的箭头方向表示叶片转动的切线

方向。由图１４可以看出，叶片的周向变形和轴

向变形使得叶尖区域的叶型出现反扭现象，而

叶尖尾缘由于变形量较小，其位置基本保持不

变，这样就导致叶尖在载荷作用下反扭从而使

得叶尖前缘进口叶型角增大，叶片流道有“张

开”的趋势，喉道面积增加，因而堵塞流量增大。

从加速进程来看，６０％设计转速使得叶片从原

始叶型变形产生反扭，从６０％设计转速加速至

８０％设计转速过程的叶尖前缘变形导致的反扭

程度更大，而从８０％设计转速到１００％设计转

速过程的反扭量较小。反扭程度的大小主要与

叶片三维扭转空间结构特征和叶尖气动扭转力

矩相关，以气动扭转力矩为例，在图１０中，从

８０％设计转速到１００％设计转速，激波结构变化

和激波位置的移动，使叶尖叶型截面的气动重

心和扭转力矩发生大幅度变化，甚至力矩的方

向也发生改变，这将直接影响气动载荷引起的

反扭程度。

图１４　叶尖叶型随转速的变形

Ｆｉｇ．１４　Ｂｌａｄｅｔｉｐｐｒｏｆｉｌｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ
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５　结　论

采用基于动态边界的三维模拟方法进行了跨

声速压气机过渡态非定常双向流固耦合数值模

拟，获得了跨声速压气机ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７在加速

过程中的非定常气动载荷和离心载荷，分析了载

荷共同作用下叶片气动弹性变形对压气机气动性

能和流场的影响，并探讨了加速过程中叶片的变

形规律。论文研究主要结论如下：

１）压气机过渡态双向流固耦合的结果表明，

转子叶片弹性变形使压气机特性线向右移动，随

转速的增加，热态叶型与冷态叶型的加速过程曲

线、气动参数和激波结构的差异越明显。

２）在压气机转速从６０％设计转速增加到

１００％设计转速的加速过程中，转子叶片弹性变形

主要体现在上半叶高。叶尖前缘是最大变形位

置，离心载荷对叶片弹性变形起主要作用，占总变

形量的７４％～８５％，气动载荷引起的变形量占总

变形量的１５％～２６％。

３）在压气机转速从６０％设计转速增加到

１００％设计转速的加速过程中，叶片变形以弯曲变

形为主，在靠近叶尖的区域，叶型出现反扭现象，

叶尖前缘叶型角增大，特性线上堵塞流量增大。

叶片径向变形，使叶尖前缘间隙减小０．１８～０．４３

ｍｍ，影响了压气机的效率。
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