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降低涡轮动叶气动激振力的
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摘　　　  要：    针对涡轮级叶列之间流场干扰诱发下游动叶非定常气动激振力的物理问题，提出了一种涡轮

导叶与动叶联合匹配优化以降低动叶气动激振力的气动设计方法。研究表明：采用该方法不仅使得所研究

涡轮动叶气动激振力的时均值下降 8%，而且其他相位的动叶气流激振特性也获得改善，说明了该气动优化

设计方法的可行性。此外，优化后的涡轮导叶具有明显的弯掠特征，弯掠导叶有助于降低下游动叶的非定常

气动激振力，这是涡轮非定常气动设计技术对于“弯曲叶片”流动机理的新认识，非常值得开展更加深入的研

究工作。
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turbine rotor blade
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Abstract:   In  view  of  the  physical  problem  of  unsteady  aerodynamic  excitation  force  induced  by

flow interaction between turbine stage blades，an aerodynamic optimization design method for both turbine

guide vanes and rotor blades was proposed and carried out. The research results indicated that not only the

time-average  aerodynamic  force  of  the  turbine  rotor  blade  was  reduced  by  about  8%， but  also  the

aerodynamic excitation characteristics of other phases were improved for rotor blade. The results indicated

the feasibility of this  aerodynamic optimization design method.  Moreover， the optimized guide vane had

obvious  curved  and  swept  feature， allowing  to  reduce  the  unsteady  aerodynamic  excitation  force  of

downstream rotor blade. This is a new understanding of the flow mechanism of “curved blades” in turbine

unsteady aerodynamic design technology field，which is very worthy of further research.
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高推质比、高效率与高可靠性始终是航空发

动机系统设计所追求的目标与技术发展方向。而

作为航空发动机重要的热端气动部件——涡轮，

其可靠性一直是制约发动机整体性能提升的关键

热端部件之一。而且，涡轮的可靠性业已成为制

约实际发动机寿命的重要因素。相比于气动效率，

与气流激振相关的可靠性问题是涡轮设计领域更

加急需解决的技术问题。大量的研究资料与工程

实践表明，作用在叶片上的非定常气动激振力是

激发叶片振动的重要因素之一，而转子叶片的非

定常气动激振力是影响涡轮可靠性的重要因素。

因此，如何预测涡轮系统动叶的气动激振力，并

从涡轮叶片通道气动设计的源头合理地控制非定

常气动激振力的研究已经成为未来航空发动机涡

轮系统的一个重要的发展方向。文献 [1]指出，

流体激振问题作为气动弹性力学领域研究的核心

内容。叶轮机械叶片气动激振力是指系统中的叶

片受到与系统本身结构无关、随时间任意变化的

且以外界环境流场为激振源的作用力，属于动力

响应的研究范畴。早期的研究主要采用能量法[2-3]

和特征值法[4-5]。发动机涡轮叶片主要的气动激

振源于过渡段整流支板对于流场的扰动，以及转

子/静子的非定常尾迹干扰、激波-附面层以及尾

迹干扰等[6]。文献 [7]针对蒸汽涡轮开展了气流

激振力与导叶安装角的关联研究。研究结果表明，

当导叶角度由+6°至−6°逐渐减小时，机组受到的

气流激振强度逐渐降低，同时涡轮的输出功率增

加。文献 [8]针对旋转机械气流激振引起的叶片

高循环疲劳问题进行了研究表明，高压涡轮叶片

非定常气动激励力主要来源于上游导叶，其带来

的非定常气动激振力效果达到 60～70 kPa量级，

且主要体现在激振力圆周方向的分量上。文献 [9]
提出了一种采用前排叶片与后排叶片相对相位的

变化来获得涡轮气动和振动特性提升的“定制尾

迹技术”。为我国 C919大飞机提供动力的 LEAP-
X发动机，其高压涡轮的设计也是应用该项抑振

设计技术。文献 [10]的研究工作表明，在满足叶

片结构强度与加工工艺的实际需求条件下，可以

使用更多的自由度来修改尾迹的相位，具有较大

的优化空间，初步的研究结果表明，下游动叶的

强迫响应水平降低了 57%。季路成等[11-13] 从叶轮

机械非定常设计体系的观点出发，提出了“缘线匹

配技术”，并开展了相关的研究工作，取得了一些

重要的研究成果。同时其研究结果也表明，不同

的缘线匹配设计方案导致叶片所受的激振力、气

流脉动动能产生很大的差异，并且能够带来强迫

振动和气动噪声抑制的收益[14-15]。无论是“定制

尾迹技术”还是“缘线匹配技术”，由于没有给出相

应的工程设计准则，这在实际工程设计的应用中

对于设计人员的专业水平提出了极高的要求，有

的先进技术对于设计人员甚至是可望而不可及。

耦合非定常计算流体动力学（computational fluid
dynamics，CFD）的现代优化设计技术的长足发展，

给叶轮机械强迫相应的设计研究领域带来了新的

曙光。文献 [9，16]介绍了罗-罗公司在涡轮发动

机设计方面的强大研发能力及其相关设计系统的

实际应用。其中，耦合 CFD/CSD （computational
structural dynamics）的优化设计技术在发动机关

键部件的工程设计中扮演至关重要的角色，并给

出了包括修改导叶的三维空间结构设计来降低涡

轮转子叶片气动激振力的设计案例。

针对目前涡轮工程设计的实际需求与问题的

复杂性，传统各种气动设计方法很难切实地采用

学者们提出的各种降低涡轮叶片气动激振力的先

进技术。本文从工程实际设计的角度，提出了一

种能够降低叶片气动激振力，且可以直接应用于

实际涡轮设计的动静叶联合匹配气动优化设计方

法。该方法极大地降低了对设计人员工程实际经

验的需求与依赖，具有较高的工程应用价值。 

1    数值方法验证

鉴于本文提出关于涡轮叶片气动降载的优化

设计方法，其底层数据是基于非定常 CFD数值仿

真。因此，有必要对本文所采用的基于非线性谐

波近似的非定常 CFD数值方法的可靠性进行验

证。然而，涡轮级非定常流动的实验数据在公开

发表的文献中十分稀少。本文通过系统地查阅与

精心筛选相关文献资料，最终决定采用奥地利格

拉茨大学热涡轮机械与机械动力学研究所的单级

跨声速涡轮级的非定常测试数据[17]，验证本文非

定常数值方法的可靠性。

图 1给出了实验涡轮级间测量截面内瞬时速

度场的对比分析，图中 t为时间，T为周期。研究

结果表明，考虑到实验测试误差等因素的影响，

尽管低速区域的大小和数值与实验数据对比存在

差异，但是大部分高速主流区域的大小以及速度

分布特征与实验数据基本吻合。这说明本文所采

用的非定常数值仿真方法能够预测涡轮级的流动
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特性与气动性能，可以用于开展本文的研究工作。 

2    导叶-动叶联合气动优化方法

本文根据原型涡轮导叶几何数据构建参数化

模型，通过课题组开发的叶片成型程序构建三维

叶片通道几何通道结构，从而为三维叶片通道几

何设计提供气动优化变量信息。通过前期的研究

表明，决定涡轮转子叶片气动激振力大小和方向

的主要几何参数为叶片的进出口几何角以及安装

角。而且，涡轮动叶气动激振力的周向分量对于

叶片的激振起着关键作用。因此，本文提出的优

化设计方法是以涡轮导叶和动叶的进口和出口几

何角以及安装角作为设计变量，以动叶的周向气

动激振力作为气动优化的目标函数。具体优化设

计数学模型如下表述：

Fθ

目标函数：近设计点的周向气动激振力

（α0, α1, αt, β1, β2, βt），其中 α0、α1、αt 分别为涡轮

导叶的进口几何角、出口几何角和安装角，β1、β2、

βt 分别为涡轮动叶的进口几何角、出口几何角和

安装角。

优化算法：遗传算法和梯度算法相结合。其

中，遗传算法种群大小 100，最大迭代步数 150；采

用遗传算法与梯度算法相结合的方法进行寻优，

最大迭代步数 600。

ṁ = ṁ0

π = π0 ṁ0 π0

约束条件：涡轮质量流量 ，膨胀比

，其中 为涡轮近设计点的质量流量， 为

涡轮近设计点的膨胀比。

优化变量：导叶和动叶 3个控制截面进出口

几何角与安装角。

具体的气动优化设计过程为：在导叶和动叶

沿叶高方向分别选取 3个控制截面，对应的叶高

位置分别根部截面、叶中截面和叶尖截面，并将

这 3个控制截面的叶型进、出口几何角以及安装

角作为气动优化设计的优化变量，优化变量数目

为 18个。采用随机离散水平方法计算导叶和动

叶的样本空间，并在涡轮通道三维黏性流级环境

条件下，对样本空间的所有导叶和动叶设计方案

进行 CFD流场数值仿真，获得相应的动叶周向气

动激振力 Fθ，并建立相关的动叶周向气动激振力

Fθ 的近似数学模型。最后，采用遗传算法和梯度

算法相结合的方法进行寻优，以获得动叶周向气

动激振力最小的方案最优解。

需要说明的是，通过对于所研究问题的深入

分析，并综合权衡计算资源、计算时间以及设计

方法的工程应用可行性等方面的需求，目前的研

究工作先在定常条件下开展优化设计研究，然后

将所得到的研究方案在非定常条件下进行确认，

且将定常研究结果通过非定常研究结果的时均值

 

(a) 实验测量 (b) 数值仿真

尾迹 吸力面 压力面
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t/T=0.125
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图 1    级间测量截面非定常气体速度对比

Fig. 1    Comparison of unsteady gas velocity in interstage measurement plane
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发生关联。

此外，为了研究涡轮气动性能参数与流场品

质的提升效果，本文也开展了以涡轮绝热效率为

目标函数、导叶和动叶进出口几何角与安装角为

优化变量的动静叶联合气动优化设计研究工作，

探讨了以涡轮动叶气动激振力为目标函数和以涡

轮绝热效率为目标函数的动静叶联合气动优化设

计效果，并分析其内在的流体动力学原理。 

3    涡轮动静叶联合优化设计验证与
分析

 

3.1   研究对象及其边界条件

本文以某航空发动机的高压涡轮为研究对象，

其具体设计参数与通道结构如表 1与图 2所示。

通过开展基于降低涡轮动叶气动激振力的气动优

化设计研究，以验证本文提出的优化设计方法的

可行性。对于该发动机的高压涡轮，其气动特征

是高转速、内部处于超/跨声速流动。从结构上看，

该涡轮导叶通常被设计具有较大的安装角与出口

几何角，以此来获得较高的膨胀比，这给下游动

叶的尾迹定制设计提供了较大的气动设计自由度。

但是，这种气动布局模式同时也给下游动叶的流

动匹配带来了技术上的困难。这是由于动叶通道

的气动设计不仅需要匹配高温条件下的超/跨声

速来流，而且需要保证合理的绝对气流出气角，

以满足下游低压级对于来流条件的限制。这就意

味着动叶沿叶高方向的所有叶型截面均需要保证

较大的几何折转角。显然，这对于高效、高可靠

性超/跨声速涡轮的设计提出了极高的技术要求。

根据上述分析，本文基于在设计过程中同时

匹配动静叶通道内部以及通道之间流动的设计初

衷，提出了以动叶周向气动激振力为目标函数的

高压涡轮导叶与动叶通道同时联合气动优化的气

动设计方法，以期望在保证高压涡轮气动性能指

标的条件下，获得较优的动叶非定常气动激振力

分布特性规律。

ω

此外，针对本文的研究对象单级跨声速涡轮

通道，进行了网格划分，并通过对涡轮级进行了

网格独立性的研究，最终确定总网格单元数目约

为 200万，限制叶片表面的 y+<5，并在流场数值仿

真中采用 shear stress transport （SST） k- 双方程湍

流模型对雷诺平均的 Navier-Stokes（N-S）方程进

行封闭处理。在计算域的进口给定涡轮设计状态

的总压、出口给定背压边界条件，并在旋转区域

给定涡轮的设计转速。为了避免导叶出口由于超

声速气流诱导的燕尾激波在下游计算域边界上的

非物理反射，转静区域之间的交界面采用无反射

（no reflecting 2D）转静交界面方法进行求解。 

3.2   优化前后动叶气动激振力特性分析

图 3给出了基于非定常 CFD技术与非线性

谐波函数法（non-linear harmonic method）获得的导

叶-动叶联合优化前后，高压涡轮单个动叶气动激

振力时域特性。通过非定常确认后的研究结果表

明，采用以提升涡轮绝热效率为目标的气动优化

设计方法（简称效率优化方案），最终结果使得涡

 

表 1    高压涡轮主要设计参数

Table 1    Main design parameters of high pressure turbine

参数 数值

质量流量/（kg/s） 5.725
物理转速/（r/min） 48 491

进口总温/K 1 350.3
进口总压/kPa 1 469.134
出口总温/K 1 074.73
出口总压/kPa 452.871
导向器叶片数 19
转子叶片数 50

动叶叶尖间隙/mm 0.5

 

导叶叶型

导向叶片

三维叶片通道

转子叶片

转子叶型

叶型积叠

叶型积叠

图 2    原型涡轮叶片通道结构

Fig. 2    Passage structure of baseline turbine blade
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Fθ

轮动叶的周向气动激振力矩 Tz 增加，涡轮输出功

率增加，同时其周向和轴向气动激振力 和 Fz 也

增加，径向气动激振力 Fr 变化不大。采用以降低

涡轮动叶气动激振力为目标的气动优化设计方法

（简称气动力优化方案），最终结果使得涡轮动叶

的周向气动扭矩减小，其周向、轴向以及径向气

动激振力均得到降低。这说明本文所提出的动静

叶联合优化的气动设计方法，是一种降低高负荷

跨声速涡轮叶片非定常气动激励的有效途径和设

计方法。

图 4给出了导叶-动叶联合优化前后，高压涡

轮的动叶气动激振力（合力）、绝热效率以及质量

流量特性的统计对比。研究结果表明，与原型设

计方案相比，在保证高压涡轮膨胀比与质量流量

不变化的条件下，采用降低涡轮气动激振力的气

动优化设计方法获得了总的气动激振力下降约
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图 3    单个动叶气动激振力时域特性

Fig. 3    Time domain characteristics of aerodynamic forces for

one rotor blade
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8%的设计方案。采用提升涡轮气动效率的优化

设计方法，最终结果显示涡轮绝热效率提升 1%，

而动叶的气动激振力增加约 7%，质量流量增加

约 10%。这说明，在涡轮的设计过程中，动叶气动

激振力的降低与涡轮气动性能的提升不是正相关，

在涡轮的设计过程中，需要权衡气动性能与可靠

性，而不能追求两者均获得最优。因此，如果以

动叶气动激振力和涡轮绝热效率为目标开展涡轮

的多目标气动优化设计，将不可能获得最优解。

若要获得这方面研究的定量结论，后续将需要在

功率一致的条件下进一步开展更加深入的研究

工作。
 

3.3   优化前后涡轮通道内部流场分析

为了探索动叶气动激振力降低的涡轮通道内

部流动机理，图 5给出了采用非定常 CFD数值仿

真求解技术获得的动叶进口截面静压时均值分布

特性。已有的研究资料表明，动叶所受到的非定

常气动激振力与其上游来流的压力分布特征存在

密切的关联。因为动叶进口的压力分布特征作为

求解动叶气动激振力的时空边界条件，它直接决

定了动叶气动激振力的分布形式以及时频域特性。

针对本文高压涡轮导叶-动叶联合匹配优化的研

究结果表明，要想获得动叶的较小气动激振力设

计方案，应该通过导叶的优化以尽量减小动叶进

口截面端区的静压，同时提高端区压力分布的均

匀性，为下游动叶提供较为有利于减小气动激振

力的来流条件。这也进一步解释了在减小动叶非

定常气动激振力的优化设计过程中，优化后的导

叶叶尖截面的安装角发生较大变化的原因。然而，

对于提高涡轮绝热效率的设计，动叶进口的压力

分布模式则与降低动叶气动激振力的设计初衷相

反，即需要增加动叶进口截面端区乃至整个动叶

进口截面的压力值，同时提高动叶进口截面压力

分布的均匀性。要达到这些目的，导叶的优化设

计则显得尤为重要。最终的结果如图 6所示，提

高效率的优化设计方案其动叶进口的压力积分值

最大，通过流场演化后获得的动叶气动激振力也

最大。因此，正如前文所述，针对涡轮级的气动

优化设计研究，同时提高涡轮效率与降低动叶的

气动激振力是不可能实现的，在设计过程中只能

进行折中处理这一对矛盾。这也说明，在涡轮的

设计过程中，不可能获得所有指标的最优解，而

只能获得满足工程实际需求的折中的较优解，单

独追求某一性能指标参数的最优解的设计方法不

具有工程实际应用价值。 
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图 4    动叶气动激振力与涡轮性能时均特性

Fig. 4    Aerodynamic force of rotor blade and time averaged

characteristics of turbine
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图 5    动叶进口截面静压时均值分布特性

Fig. 5    Time averaged characteristics of inlet sections of rotors under static pressure
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3.4   优化前后涡轮通道几何特性分析

针对减小高压涡轮动叶非定常气动激振力的

优化设计研究，图 7给出了以降低动叶气动激振

力为目标，导叶-动叶联合匹配优化前后，高压涡

轮的动静叶叶型、中弧线的对比分析，并给出了

最终优化获得的导叶和动叶三维叶片实体模型。

研究结果表明，与原型方案相比，依据导叶的整

流与导流对于动叶气动激振力的影响效果，优化

后导叶在进口几何角以及安装角方面均发生了变

化，其主要体现在导叶上端壁附近叶型安装角增

加，其他位置截面的叶型安装角适当减小。导叶

中部区域的叶型中弧线前半部分曲率有所增加，

而端部截面的叶型中弧线前半部分曲率减小，尤

其是叶尖截面。截面后半部分的曲率基本不变。

动叶几何特征的变化主要体现在安装角的修改方

面，其变化规律为除了叶尖截面外，各叶型截面

的安装角有所降低，叶尖截面的叶型中弧线在前

缘附近的曲率降低以减小动叶前缘附近的相对马

赫数，从而减小激波对于相邻叶片的相互作用。

图 8给出了优化前后涡轮叶片三维特征对比。

基于降低动叶气动激振力的设计，其导叶的三维

实体表明，由于叶尖截面的叶型安装角增加幅度

较大，中下部截面叶型安装角减小，导致了导叶

产生周向复合弯曲的效果。这说明导叶弯掠设计

有助于降低下游动叶的非定常气动激振力。这也

是弯掠静叶三维气动成型在非定常设计体系下的
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Fig. 6    Time mean integral of inlet section of rotor
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图 7    优化前后涡轮几何特性对比（降低气动激振力设计）

Fig. 7    Comparison of turbine geometric characteristics before and after optimization （to reduce aerodynamic force）
 

(a) 降低气动激振力的导叶设计方案 (b) 提高涡轮绝热效率的导叶设计方案

(c) 降低气动激振力的动叶设计方案  (d) 提高涡轮绝热效率的动叶设计方案  

图 8    优化前后涡轮叶片三维特征对比

Fig. 8    Comparison of three-dimensional characteristics of turbine blades before and after optimization
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一个新的认识和重要结论。对于高效率的设计方

案，在上游均匀来流条件下，导叶内部处于顺压

力梯度的膨胀流动状态，流场结构相对简单。因

此，通过气动优化设计获得的叶片通道结构也相

对规整。在较大的几何折转角条件下，动叶不仅

需要完成导流以及整流的膨胀流动使命，以达到

设计条件下输出功率和高气动效率的要求。因此，

从根部截面到叶尖截面的叶型安装角变化较大，

叶片在三维空间的整体扭曲程度相应较大。 

4    结　论

本文基于对涡轮叶列间非定常效应的深入理

解和认识，提出了一种具有工程适用价值的涡轮

导叶与动叶联合匹配的气动优化设计方法，建立

了降低涡轮动叶非定常气动激振力的气动优化设

计数学模型，并针对某发动机的跨声速涡轮级开

展气动优化设计研究与分析工作，得到如下结论：

1） 所提出基于降低涡轮气动激振力的导叶-
动叶联合匹配优化的设计方法具有较好的工程应

用价值，能够胜任超/跨声速涡轮叶片通道的降振

设计任务。

2） 采用所建立的降低气动激振力优化方法，

获得了涡轮气动激振力降低约 8%的新型涡轮通

流结构设计方案。

3）  涡轮导叶弯掠有助于降低下游动叶的非

定常气动激振力，这是涡轮非定常气动设计技术

对于“弯曲叶片”流动机理的新认识。
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