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摘要：针对涉及动、静叶干涉的叶片气动弹性振动问题，基于 Volterra级数方法，建立了尾流激励的叶片气动力降阶模型，分

析了稳态条件和识别信号幅值对气动力降阶模型辨识精度的影响。结果表明：所建立的气动力降阶模型能够正确表征尾流对叶片

的激励作用，不同流场稳态条件和阶跃信号幅值下气动力降阶模型的结果基本相同。
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Influence of Identification Signals on Volterra ROM of Blade Aerodynamic Forces Due to Upstream Wake
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Abstract: Aiming at the blade aeroelastic vibration problem of blade and vane interference, an blade aerodynamic Reduced Order
Moldel (ROM) of upstream wake was proposed based on Volterra series method. Then, the influence of the steady-state value and the
amplitude of identification signals on the accuracy of the aerodynamic ROM was analyzed. The results show that the ROM can correctly
show the wake motivate function on the blade, and the result of ROM under the value of steady-state of different flow field and amplitude of
step signals arebasically the same.
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0 引言

航空发动机中存在气流导向的静叶和对外作功

的动叶。当动、静叶相对转动时，上游尾流会使下游叶

片气动力周期性振荡[1-3]，使其受迫振动、发生疲劳破

坏[4-5]；近年来发现上游尾流甚至可以改变叶片的颤振

特性[6-8]。因此，研究动、静叶干涉下叶片的气动力弹性

振动对发动机设计有着重要意义。目前，对动、静叶干

涉下叶片的气动力弹性振动的研究主要采用数值和

试验方法，效率极低，工程应用不便[9-15]。特别是对于

需要反复进行气动弹性分析的发动机多学科优化、可

靠性分析和疲劳设计优化，直接采用数值和试验方法

的工作量巨大。亟需开发精确、高效的方法。

气动力降阶模型(aerodynamic ROM)是 1 种描述

扰动和叶片气动力之间关系的简化数学模型 [10]。

Silva[10]提出了基于 Volterra级数的非线性气动力降阶

模型，用于描述机翼振动引起的气动力变化；张伟伟
[11-12]等基于 Volterra级数模型研究了叶栅的颤振；Liou
[13]等用 Volterra级数法研究了跨声速叶片的颤振；Ekici
[14]等用谐波平衡方法研究了叶片的颤振，认为所得结

果与势流理论结果符合较好；Ashcroft[15]等用谐波平衡

法研究了 2维压气机叶栅的亚声速和跨声速颤振特

性，可以准确预测颤振。

但现有的气动力降阶模型的研究集中在叶片和
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机翼颤振方面，对动、静叶干涉的叶片气动弹性振动

问题没有涉及。本文将基于 Volterra级数的气动力降

阶模型的方法扩展到动、静叶干涉问题，建立尾流激

励的叶片气动力降阶模型，并研究稳态条件和识别信

号的选取对该气动力降阶模型精度的影响。该气动力

降阶模型可以在叶片高低周疲劳设计、叶片气动弹性

分析和优化、叶片寿命可靠性分析中快速提供气动力

荷载。

1 基于 Volterra级数的尾流激励的叶片气动

力降阶模型

1.1 时变系统的 Volterra级数降阶模型

任意时变系统 追可以用 Volterra 级数表示[10]

Y（t）=H0+
t

0乙 H1（t-子）X（子）d子+
t

0乙 t

0乙 H2（t-子1,t-子2）X（子1）X（子2）d子1d子2+

t

0乙 … t

0乙 H l（t-子1，…，t-子l）装i=1

l
{X（子i）d子i}+… （1）

对于均匀采样的时变系统，其离散的 Volterra级

数模型可以写为

Y [n]=H0+
n

k=0
移H l[n-k]X[k]+

n

k=0
移 n

j=0
移H2（n-k,n-j）X[k]X[j]+… （2）

式中：X [n]=X（t）|t=n驻壮=X（n驻壮），为系统的输入向量；Y
[n]=Y（t）|t=n驻壮=Y（n驻壮），为系统的输出向量；n=0,1,…,

N，为离散的时间；驻壮为时间步长；t为时间；H0为系统

稳态响应矩阵；H1、H2、H l分别为 1、2、l阶核函数矩阵。
由于 Volterra级数的 2阶以上核函数的数量大，

核函数识别的工作量巨大，因此常采用 1阶核函数的

Volterra级数降阶模型。

1.2 基于 Volterra级数的尾流激励的叶片气动力降

阶模型

基于以上 Volterra级数降阶模型，本文建立尾流

激励对叶片气动力影响的降阶模型。以 2维叶片为例

介绍气动力降阶模型的方法，叶片如图 1所示。由于

上、下游叶片相对转动，上游尾流以速度 w在进口处
移动。上游尾流移动使下游流场和叶片气动力周期性

变化。

该上游尾流激励的叶片流场可以看作进口条件

随时间变化的系统，进口条件可以用进口总压 p 和进

气角 茁表示，是时间 t和坐标 y的函数。因此，尾流激
励的叶片气动力系统可以表示为

{Cl（t）,Cm（t）,Cd（t）}=鬃{p（y,t）,茁（y,t）} （3）

式中：Cl（t）、Cm（t）、Cd（t）分别为叶片的升力、力矩、阻力。
进口总压和进气角的变化是由于上游尾流沿进

口移动引起的，是沿着进口移动的行波，因此进口各

点的总压和进气角可以用进口已知点 y0的总压 p（t）
和进气角 茁（t）表示，即 p（y,t）=p（y0,t-（y-y0）/w）和 茁（y,

t）=茁（y0,t-（y-y0）/w）。则尾流激励的叶片气动力系统
可以表示为

{Cl（t）,Cm（t）,Cd（t）}=鬃{p（t）,茁（t）} （4）

用 1阶 Volterra级数展开该系统，得到上游尾流

激励的气动力降阶模型

Cl[n]=H0+
n

k=0
移H1

p軈
[n-k]p軈[k]+

n

k=0
移H1

茁軍
[n-k]茁軈[k]

Cm[n]=U0+
n

k=0
移U1

p軈
[n-k]p軈[k]+

n

k=0
移U1

茁軈
[n-k]茁軈[k]

Cd[n]=V 0+
n

k=0
移V 1

p軈
[n-k]p軈[k]+

n

k=0
移V 1

茁軈
[n-k]茁軈[k]

扇

墒

设设设设设设设设设设设缮设设设设设设设设设设设

（5）

式中：H0、U0和 V 0分别为稳态升力、力矩和阻力；H1

p軈
、

U1

p軈
和 V 1

p軈
分别为进口总压变化引起的升力、力矩和阻

力变化的 1阶核函数；H1

p軈
、U1

p軈
和 V 1

p軈
分别为进气角变化

引起的升力、力矩和阻力变化的 1阶核函数。

1.3 Volterra级数气动力降阶模型中核函数的识别

方法

气动力降阶模型的核函数可以用阶跃、脉冲和噪

声等信号识别。用阶跃信号辨识出的核函数比较稳定

且能反映系统的部分非线性特性，因此在实践中广泛

采用。阶跃信号识别气动力降阶模型的核函数的方法

的步骤是：首先获得叶片的稳态流场和气动力；然后

在稳态流场上增加单位阶跃的扰动，求在该阶跃扰动

图 1 尾流激励的叶片

速度 w

进口

茁

尾流

p

Cl

Cm Cd

y

x
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下叶片气动力的响应；最后用如下公式计算降阶模型

的核函数

H1[n]=
0, n=0

y[n]-y[n-1], n>0
嗓 （6）

式中：y[n]为由单位阶跃扰动引起的叶片气动力响应；

H1∈ H1
p軈
,U1

p軈,V 1
p軈,H1

茁軈,U1
茁軈,V 1

茁軈嗓 瑟；y∈{Cl（t）,Cm（t）,Cd（t）}。

稳态流场的选择应当使气动力的稳态值接近尾

流激励下气动力波动的平均值，而且阶跃信号的选择

应当符合小扰动假设。气动力响应可以是气动力试验

的结果，也可以是 CFD仿真的结果。将识别好的核函

数代入气动力降阶模型（式（5）），就可预测任意尾流

下该叶片的气动力。

2 算例验证

为验证本文方法，以图 2（a）中下游叶片为研究

对象，建立上游尾流对该叶片气动力影响的降阶模

型。取流场进口的总压和进气角为输入，取下游中间

叶片的气动力为输出。尾流的总压和进气角的波形数

据取自如图 2所示流场上下游叶片流场交界面。上游

叶片以 10 m/s的速度沿着进口向上移动。

采用 fluent求解，空气，理想气体，Spallart-All-

maras黏性模型，无滑移壁面，叶片进、出口如图 2所

示。出口压力为 101325 Pa，温度为 300 K。求解时，先

给定 1个稳态进口总压和稳态进气角，让进口所有点

的总压和进气角都为该值，求得稳态流场。在稳态流

场求解的基础上，用 fluent的 udf程序调整不同时刻

流场进口的压力和进气角，以此实现尾流波形在进口

的移动。

首先用该 fluent气动模型辨识气动力降阶模型

的核函数。为简化表述，这里只介绍总压变化引起叶

片气动力变化的核函数（H1

p軈
，U1

p軈
，V1

p軈
），其它核函数（H 1

茁軈
，

U1
茁軈
，V 1

茁軈
）可采用相同方法识别，不再赘述。识别时，首

先选定 1个稳态进口总压，让进口所有点的总压都为

该值，其它条件不变。稳态进口总压选取 3 种：

111325、118000和 120500 Pa。用 fluent求解稳态进口

总压下的叶片气动力。3种进口下叶片的升力 H0分

别为 -435、-702、-797 N；阻力 V 0分别为 145.96014、

246.88905、285.71491 N；力矩 U0分别为 -6.4133183、

-10.636482、-12.217384 N·m。

在各稳态进口总压上增加 1个阶跃扰动，计算扰

动引起的气动力变化。采用 3种幅值的阶跃扰动信号

1000、2000和 3000 Pa。对稳态总压和阶跃信号进行

组合配对，分别计算叶片的升力和核函数。归一化的

核函数（单位总压变化下叶片升力变化）如图 3所示。

从图中可见，算例中不同总压稳态值和阶跃信号幅值

（a）总压 （b）速度

图 2 尾流激励的叶片流场

（a）升力核函数

（b）力矩核函数

总压 /Pa
1.23e+05
1.21e+05
1.19e+05
1.18e+05
1.16e+05
1.14e+05
1.13e+05
1.11e+05
1.09e+05
1.08e+05
1.06e+05
1.04e+05
1.03e+05
1.01e+05
9.94e+04
9.78e+04
9.61e+04
9.45e+04
9.28e+04
9.12e+04
8.95e+04

y

x

尾流

叶片

下游

速度 /（m/s）
2.42e+02
2.30e+02
2.18e+02
2.06e+02
1.94e+02
1.82e+02
1.70e+02
1.57e+02
1.45e+02
1.33e+02
1.21e+02
1.09e+02
9.69e+01
8.48e+01
7.27e+01
6.06e+01
4.85e+01
3.64e+01
2.42e+01
1.21e+01
2.98e-02

叶片

下游

0.0006

0.0004

0.0002

0

-0.0002

-0.0004

-0.0006

-0.0008

-0.0010
0.0100.0080.0060.0040.0020

111325-1000
111325-2000
111325-3000
118000-1000
118000-2000
118000-3000
120500-1000
120500-2000
120500-3000

时间 /s

4.0×10-5

2.0×10-5

0

-2.0×10-5

-4.0×10-5

-6.0×10-5

-8.0×10-5

-1.0×10-5

-1.2×10-5

-1.4×10-5

0.0100.0080.0060.0040.0020

111325-1000
111325-2000
111325-3000
118000-1000
118000-2000
118000-3000
120500-1000
120500-2000
120500-3000

时间 /s

（c）阻力核函数

图 3 核函数识别结果

0.00035

0.00030

0.00025

0.00020

0.00015

0.00010

0.00005

0

-0.00005
0.0100.0080.0060.0040.0020

111325-1000
111325-2000
111325-3000
118000-1000
118000-2000
118000-3000
120500-1000
120500-2000
120500-3000

时间 /s
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14

12

10

8

6

4

2

0.0100.0080.0060.0040.0020

111325-1000
111325-2000
111325-3000

时间 /s

118000-1000
118000-2000
118000-3000

120500-1000
120500-2000
120500-3000

下核函数基本一致。说明总压稳态值和信号幅值对核

函数识别结果的影响不显著。这也进一步说明在小扰

动条件下流场系统是弱非线性系统[10]。

将图 3的核函数代入式（5）得到尾流激励的叶片

气动力降阶模型。用 Matlab编写气动力降阶模型的

程序可以预测任意总压变化引起的叶片气动力变化。

用该气动力降阶模型计算总压波动（如图 4所示）引

起的叶片气动力。该进口总压稳态值为 120500 Pa，

稳态升力为 -797 N，稳态阻力为 285.71491 N，稳态

力矩为 -12.217384 N·m。该总压波动的数据取自图 2

（a）中上下游叶片流场界面处。

用降阶模型计算得到的总压波动引起的叶片气

动力如图 5所示。图中减去了稳态气动力。图中第

1个数字代表辨识该核函数时的稳态总压，第 2个

数字代表阶跃信号的幅值。为方便比较，图中也给

出了用 fluent计算出的叶片气动力。从图中可见，所

建立的降阶模型对尾流激励的叶片气动力描述较

好，得到的叶片气动力的波形和振幅与用 CFD模型

得到的结果基本一致；用各核函数得到气动力结果

基本相同，说明稳态总压和阶跃信号对核函数的精

度影响不大。

用降阶模型计算出的叶片气动力的误差如图 6

所示。该误差是降阶模型计算出的气动力与 CFD模

型计算出的气动力的差的绝对值。从图中可见，在初

始冲击阶段误差较小，在周期振荡阶段误差较大。需

要进一步提高周期振荡阶段的降阶模型的精度。

另外需要说明的是：识别本例中气动力降阶模型

的核函数所用 CFD计算时间为 6 h，降阶模型计算时

间小于 1 s，而尾流激励下叶片气动力 CFD计算时间

为 32 h。

图 4 尾流进口总压波形

（a）升力

（b）力矩

（c）阻力

图 5 总压波动下叶片的升力

（a）升力的误差

1201000

1200000

1199000

1198000

1197000

1196000

1195000

0.0100.0080.0060.0040.0020

时间 /s

30

25

20

15

10

5

0

-5

-10

-15

-20

0.0100.0080.0060.0040.0020

CFD
111325-1000
111325-2000
111325-3000
118000-1000

时间 /s

118000-2000
118000-3000
120500-1000
120500-2000
120500-3000

0.40

0.35

0.30

0.25

0.20

0.15

0.10

0.05

0

-0.05

0.0100.0080.0060.0040.0020

CFD
111325-1000
111325-2000
111325-3000
118000-1000
118000-2000
118000-3000
120500-1000
120500-2000
120500-3000

时间 /s

2

0

-2

-4

-6

-8

-10

-12
0.0100.0080.0060.0040.0020

CFD
111325-1000
111325-2000
111325-3000
118000-1000
118000-2000
118000-3000
120500-1000
120500-2000
120500-3000

时间 /s
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0.22

0.20

0.18

0.16

0.14

0.12

0.10

0.08

0.06

0.04

0.02

0.0100.0080.0060.0040.0020

111325-1000
111325-2000
111325-3000
118000-1000
118000-2000
118000-3000
120500-1000
120500-2000
120500-3000

时间 /s

3 总结

本文基于 Volterra级数，建立了尾流激励的叶片

气动力降阶模型，并研究了稳态条件和阶跃信号幅值

选取对尾流激励的气动力降阶模型辨识精度的影响。

结果表明：所建立的 Volterra级数的气动力降阶模型

对尾流激励的叶片气动力描述较好，得到的叶片气动

力的波形和振幅与用 CFD 模型得到的结果基本一

致，所建立的气动力降阶模型能够正确表征尾流对叶

片的激励作用；不同稳态条件和阶跃信号幅值下核函

数和叶片气动力响应基本相同，稳态条件和阶跃信号

幅值对核函数的影响不显著；该气动力降阶模型可以

快速估计尾流激励下叶片的气动力，非常适合在叶片

高低周疲劳设计、叶片气动弹性分析和优化、叶片寿

命可靠性分析中快速提供气动力荷载，而不需要反复

进行 CFD计算。
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（b）力矩的误差

（c）阻力的误差

图 6 叶片的气动力的误差
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