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基于非线性谐波法的进气弯管对离心压气机
气动激振力影响的研究

房桐毅，张    博，李    琦，段    耒，班海波

（中国中车集团有限公司 大连机车研究所有限公司，辽宁 大连 116023）

摘　　　  要：    基于非线性谐波法研究了进气弯管对离心压气机气动激振力的影响，通过数值模拟分析了弯

管诱导的流动畸变与蜗壳几何非均匀性的耦合作用。结果表明：当弯管安装角度与蜗壳 0截面一致时，弯管

进气显著强化了叶片表面 1阶脉动压力（最大压力增幅达 77%），但对 2阶激振力表现出抑制效应（压力幅值

降低 27%），且高压力幅值激振区域集中于主叶片及分流叶片前缘叶顶附近。质量流量工况分析显示，小质

量流量工况下弯管使 1阶脉动压力幅值最高增加 78%，而大质量流量工况下跨声速流动导致激振力高压力幅

值区向叶片下游移动，且弯管对吸力面叶顶前缘的扰动显著增强（增幅为 800%）。机理分析表明：弯管与蜗

壳的协同效应通过周向压力畸变和扰动相位干涉影响激振力，而马赫数变化（亚声速 /跨声速）决定了扰动传

播路径及耦合强度。此外，弯管安装角度对激振力的阶次特性具有显著影响，叶片入口区域对安装角度变化

最为敏感，随着流动向下游发展，蜗壳势流效应逐渐削弱了弯管的影响。
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Research on effect of inlet bend on aerodynamic excitation force in
centrifugal compressor based on nonlinear harmonic method

Fang Tongyi， Zhang Bo， Li Qi， Duan Lei， Ban Haibo

（Dalian Locomotive Research Institute Company，Limited，
China Railway Rolling Stock Corporation，Dalian Liaoning 116023，China）

Abstract:   The  impact  of  inlet  bends  on  the  aerodynamic  excitation  forces  in  a  centrifugal
compressor was investigated using the nonlinear harmonic method. Numerical simulations were conducted
to  analyze  the  coupling  effects  between  flow  distortions  induced  by  the  bend  and  the  geometric  non-
uniformity of the volute. The results showed that when the installation angle of the bend aligned with the 0-
section of the volute，the bend inlet significantly amplified the first-order fluctuating pressure on the blade
surface  (with  a  maximum increase  of  77%)  but  suppressed  the  second-order  excitation  force  (amplitude
reduction of 27%). High-amplitude excitation regions were concentrated near the leading edge of the main
and  splitter  blades  at  the  tip.  Flow condition  analysis  revealed  that  under  low-flow conditions， the  bend
increased the first-order  fluctuating pressure  amplitude by up to  78%，while  under  high-flow conditions，
transonic  flow  shifted  the  high-amplitude  excitation  region  toward  the  downstream  part  of  the  blade.
Additionally， the  bend's  disturbance  to  the  suction  side  near  the  leading  edge  of  the  blade  tip  was
significantly enhanced (an increase of 800%). Mechanism analysis indicated that the synergistic effect of
the  bend  and  volute  influenced  the  excitation  forces  through  circumferential  pressure  distortion  and
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disturbance  phase  interference， while  the  Mach  number  variation  (subsonic/transonic)  determined  the
disturbance propagation path and coupling intensity. Furthermore，the installation angle of the bend had a
significant  impact  on  the  order  characteristics  of  excitation  forces.  The  blade  inlet  region  was  most
sensitive  to  changes  in  the  installation  angle，and  as  the  flow developed  downstream， the  potential  flow
effect of the volute gradually diminished the influence of the bend.

Keywords:   nonlinear harmonic method；centrifugal compressor；inlet bend；distortion；
excitation force

离心压气机作为涡轮增压器、航空发动机等

动力系统的核心部件，其进气流动均匀性对整机

性能与稳定性具有决定性影响。在实际工程应用

中，受安装空间限制，压气机进口常需配置弯管

结构，由此引发的非对称流动畸变会导致叶轮进

口流场恶化、等熵效率（下文简称效率）下降、气

动激振力及气动噪声加剧等问题。国内外学者针

对弯管进气的影响开展了广泛研究，主要集中在

弯管几何参数的影响、流场畸变与干涉机理、量

化分析以及简化计算评估等方面。在弯管几何参

数方面，研究表明弯管几何形状对压气机性能具

有显著影响。李杜等[1] 通过 90°弯管实验发现，大

质量流量（下文简称流量）工况下流场畸变会明显

降低压气机性能，并改变进口前缘和叶顶间隙区

域的频谱特性，而在小流量工况下，蜗壳舌部产

生的压力脉动更为显著。王磊磊和老大中等[2-4]

对 180°弯管的研究进一步表明，压气机性能变化

是进口流场畸变与蜗壳诱导的出口畸变共同作用

的结果，同时确定了使效率损失最小的最优弯管

安装角度范围。在流场畸变与干涉机理方面，

Zhang等 [5] 采用方波扰动模拟方法，发现进出口

畸变存在明显的相位干涉效应：当相位匹配时，

无叶扩压器入口的扰动幅值可显著降低。Zhang
等[6] 通过实验研究指出，当弯管产生的高压区与

蜗壳舌部高压区重合时，机匣周向压力分布均匀

性最差，而弯管诱导的正预旋流动则能有效推迟

失速发生。在量化分析方面，Grimaldi等 [7] 的研

究揭示了折合频率的关键作用，当叶轮通流时间

与扰动特征时间的比值小于 1时，进口畸变会导

致叶轮功率系数、效率和压头系数显著偏离设计

值。为改善弯管性能，Engeda等 [8] 通过数值模拟

证明，在弯管内部加装导流板可有效抑制二次流

损失。Sitaram等 [9] 通过在进气管路加装孔板，系

统研究了径向和周向畸变的影响，建立了畸变关

联参数与总压系数的定量关系。简化计算评估方

面，Reichl等 [10] 提出了一种基于稳态混合平面法

的模型，通过快速傅里叶变换（FFT）分析叶轮入

口谐波压力波动，发现其与叶片表面载荷定性一

致，从而实现了低成本的激振评估，并进一步开

发了基于 1阶模态振型的加权评估方法。由于流-
固耦合（FSI）计算的时间成本比较高，这方面研究

相对较少，其中马朝臣等[11] 则采用单向 FSI方法，

详细分析了叶轮-弯管-蜗壳干涉作用下的气动激

振力特性，为叶片疲劳危险点的定位提供了依据。

弯管进气畸变对叶轮的影响具有明显的周期

性特征，这种周期性阵风载荷是诱导叶片强迫振

动的主要来源[12]。针对周期性流动扰动问题，研

究人员提出了多种高效可靠的频域计算方法，包

括：适用于小扰动的线性谐波法 [13]、适用于大扰

动的非线性谐波法（NLH） [14]、谐波平衡法 [15]、非

线性频域法[16]。2006年，Vilmin等 [17] 将 NLH法

嵌入计算流体力学（CFD）求解器，通过重构动静

交界面两侧的时均流场和谐波流动，改进了无反

射交界面处理方法，提升了流动连续性，并采用 4
个算例验证了该方法的可靠性。2013年，Vilmin
等[18-19] 进一步提出了一种普适性动静交界面

连接公式，消除了相对转速的限制，并通过三圆柱

干扰、含吊架效应的对转开式转子（CROR）、支板/
转子/静子、叶轮/有叶扩压器/蜗壳等典型案例验

证了该方法的有效性，同时证明了其对时钟效应

和时间谐波耦合作用的捕捉能力。近年来，NLH
法的应用范围进一步拓展：Mehdizadeh等 [20] 采

用 NLH法计算了美国国家航空航天局（NASA）跨

声速风扇 Stage 67的方波进口畸变工况，结果表明

该方法能精确表征畸变在风扇内的传播特性，尤

其是静叶下游的畸变演化过程。Kovachev等[21] 利

用 NLH法计算了带蜗壳的径流式涡轮激振力，与

常规非定常计算及实验数据对比表明，该方法在

径流式叶轮机械中仍能保持较高精度。Giri等[22]

研究表明，NLH法可高效模拟边界层吸入（BLI）
进气畸变对跨声速风扇的影响，仅需少量谐波即

可捕捉周期性流动特征，适用于快速方案筛选，

航空动力学报 第 42 卷

20250371-2



大幅降低计算成本。国内对 NLH法的研究主要

集中在确定性应力分析[23-27]、NLH与常规非定常

计算的效率及精度对比等[28-29]。

传统时间推进法计算非定常流场时计算成本

高，而实验测定激振力的成本和条件要求也较为

严苛。目前，大多数 NLH法的研究聚焦于轴流式

叶轮机械，Vilmin等 [19] 虽提及 NLH法在带进气

弯管及有叶扩压器的离心压气机中的应用，但未

详细报道相关研究内容。因此，本文将 NLH法拓

展应用于带进气弯管的离心压气机气动计算，并

重点研究弯管对叶轮气动激振力的影响。

 1    模型与数值方法

 1.1   几何模型与网格划分

计算域划分为 4个区域，包括 3个静止区域

（进气管、无叶扩压器、蜗壳）和一个旋转区域（单

周期），且进气弯管安装角度与蜗壳 0截面一致。

叶轮由 9组长短叶片组成，进口直径为 125 mm，

出口直径为 182 mm，后弯角为 30°。为准确捕捉

壁面附近流动特性，第 1层网格高度设置为 0.005
mm，叶顶间隙为 0.5 mm。此外，进口域延长 3倍

水力直径以确保边界层充分发展，出口域延长 3
倍水力直径以避免回流现象。采用六面体结构化

网格，网格总数为 220万，整体装配后网格模型如

图 1所示。

 1.2   非线性谐波法

U（r, t）
U（r）

U ′（r, t）

此方法的核心假设是：主要扰动由特定频率

引发，该频率由转速与各叶片排的叶片数量共同

决定，即叶片通过频率（BPF）。对于周期性出现

的扰动，可通过傅里叶变换将其转换至频域。由

此，流动物理量 便可拆分为两部分：一是

时间平均值 ，二是随时间变化的谐波分量

：

U（r, t）= U（r）+
∑

U ′（r, t） （1）

r式中 为位置矢量；t为时间。

U =（ρ,ρv,ρE） ρ v =（vx,vy,vz）

随时间变化的谐波分量可分解为 N次谐波，

在旋转笛卡儿坐标系下考虑非定常雷诺平均

Navier-Stokes（N-S）方程，守恒型变量可表示为：

，其中 为密度； 为相

对速度；E为总能。

U ′（r, t）=
N∑

k=1

[
Ũk（r）eiωk t + Ũ−k（r）eiω−k t

]
（2）

Ũk Ũ−k ωk式中，第 k阶谐波振幅 与 为复共轭关系，

ω−k和 为第 k阶谐波的角频率和负角频率。每一

种扰动至少由一个正弦基频振荡及其相关谐波频

率表示，这些谐波频率是叶片通过基频的整数倍。

为求解流场，需先计算一个定常解，对于傅里叶

级数中每个被考虑的谐波分量，都需要求解实部

与虚部对应的两个守恒方程。通过在时间平均解

中引入确定性应力项以纳入谐波效应，该方法具

备了非线性特性。求解精度取决于谐波数量或特

征叶片通过频率的数量。对于单级压气机，通常

仅存在一个叶片通过频率，在此情况下，解的精

度仅由所考虑的谐波数量决定。

 1.3   数值方法验证

数值求解基于 NLH法的三维黏性 Reynolds-

averaged Navier-Stokes（RANS）方程，湍流模型选

用 Spalart-Allmaras单方程模型。空间离散采用 2

阶中心差分格式，时间推进使用 4阶显式龙格-库

塔法，并辅以隐式残差光顺技术和多重网格技术

以加速收敛。边界条件设置如下：进口给定总温

和总压，出口给定流量；固体壁面采用绝热无滑

 

(a) 直管进气

(b) 弯管进气

图 1    离心压气机计算域网格

Fig. 1    Computational mesh for centrifugal compressor

flow field
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移条件，其中旋转域内除轮毂和叶片表面外，其

余壁面均设为静止壁面。压气机动静部件间的耦

合通过非匹配无反射交界面实现数值传递。计算

工质为理想气体，其物性参数基于标准空气模型。

非线性谐波法直接求周期稳态解，而不是瞬

态过程，因此对时间分辨率的依赖性大大降低，

计算精度主要由谐波阶次的截取所决定，所以对

2～6阶模型进行计算，对比结果如表 1所示。随

谐波阶次的增加，压比计算值与实测值偏差逐渐

减小，4阶谐波之后压比小数点后三位不发生变

化；随着谐波阶次的增加，效率计算值与实测值

偏差逐渐减小，其中 5阶与 6阶计算结果仅相差

0.02%，综合考虑压比及效率偏差，截取前 5阶谐

波进行后续计算。
 
 

表 1    不同阶次谐波计算值与实测值对比

Table 1    Harmonic independence verification

谐波阶次 压比 压比偏差/% 效率/% 效率偏差/% 内存/MB

实测 2.755 79.52

2 2.801 1.67 80.29 0.97 3 716

3 2.797 1.52 80.1 0.73 4 789

4 2.794 1.42 79.97 0.57 5 861

5 2.794 1.42 79.93 0.52 6 934

6 2.794 1.42 79.92 0.50 8 006
 

 2    计算结果及分析

在设计转速下，采用 NLH对带进气直管的压

气机进行了数值模拟，并将计算结果与实验数据

进行了对比（见图 2）。结果表明：计算与实验所

得的压比变化趋势一致，计算值整体略高于实验

值，两者误差在 1.5%以内；在效率方面，实验值略

低于计算值，且偏差随流量增大而逐渐增大，最

大偏差不超过 2%。上述对比验证了本文所采用

数值方法具有较高的精度，能够满足工程应用需

求，适用于压气机实际流动特性的准确预测。由

于本文重点关注弯管对叶片流动的影响，计算模

型中未包含进气自循环装置（该装置用于拓宽流

量范围，但会引入一定的压比与效率损失）。该

模型简化是导致计算所得的压比及效率整体略高

于实验数据的主要原因。

图 3对比了直管与弯管方案的 NLH计算结

果，图中 DP表示设计工况。结果表明，弯管进气

会导致压气机的压比和效率整体下降，且性能衰

减随流量增大而增大。该现象与文献 [1-4]所揭

示的流动分离及二次流损失增强机理相符。需要

指出的是，不同弯管结构（如曲率半径、转向角度）

对性能的具体影响程度存在显著差异。

 

(a) 流量-压比

(b) 流量-效率

实验值
计算值

实验值
计算值

归一化的流量

压
比
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图 2    压气机特性线（计算 vs.实验）

Fig. 2    Compressor performance curves （simulation vs. test）

 

(a) 流量-压比
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 2.1   设计工况激振力

NLH法的基本假设是周期性扰动的基频为

叶片通过频率，该频率由转速和叶片数量决定，

并会导致动静部件间产生非定常流动扰动。对于

本文研究的离心压气机，其设计工况（图 3中 DP）

处，蜗壳和进气弯管的几何非均匀性在叶轮上下

游引发了显著的周向压力畸变，如图 4所示。具

体表现为：进气弯管由于几何不对称性导致出口

静压沿着周向分布均匀性明显恶化，靠近管壁的

区域畸变程度明显大于管道中心区域；而蜗壳隔

舌的几何特征则在其下游形成了明显的局部低压

区。这种上下游压力畸变使得叶轮与进排气道相

对运动时，叶片受到周期性激振力作用。由于上

下游部件均为无叶结构，叶片激振的基频仅取决

于转子转速。这一现象清晰地展示了几何非对称

性对压气机内部流动特性的重要影响。
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图 4    进气管出口及无叶扩压器入口时均静压分布对比

Fig. 4    Comparison of time-averaged static pressure distribution at the intake pipe outlet and vaneless diffuser inlet
 

基于包含定常解、谐波振幅与频率的完整解

集，可推导出各时间步长下转静部件间的相对位

置变化。通过将波动项按时间相关值（相当于相

位偏移）进行时域重构，还原得到不同时间步长

的流场解[30]。图 5展示了一个旋转周期内，时域

重构后不同时刻进气管出口的静压分布。图中弯

管入口朝向及蜗舌位置均对应于 12点钟方向。

在压气机叶轮封头的作用下，气流于该处滞止，

导致其上游出口中心区域压力较高且随时间变化

较小，反映出较弱的非定常效应。中心区域以外

对应压气机叶轮通道。在直管出口处，高压区与

低压区交替出现，但其分布并不具备循环对称性。

这主要是由下游蜗壳的几何非对称引起的流场畸

变所致。高低压区交替的数量主要取决于叶片数

量及与叶片轴向距离远近所决定，表明直管出口

压力分布主要受下游流动结构影响。在弯管出口

的中心区域以外，同样可见高低压区交替分布，

但界限较为模糊，这是弯管与蜗壳共同导致的流

场畸变所致，非定常效应显著增强。在 12点钟方

向（对应弯管腹侧），压力明显低于直管方案，主

要原因是几何曲率引起的离心效应导致弯管腹侧

压力低于背侧。

在主叶片及分流叶片表面分别设置监测点，

以观察静压随时间的变化规律。由图 6可见，在

一个旋转周期内，两种进气方案下的压力波动趋

势基本一致，但弯管方案的压力波动幅度略大于

直管方案，且波形所包含的信息更为丰富。这表

明尽管弯管未对监测点附近的流场结构产生本质

影响，但增强了流动的非定常效应。对比图 6（a）
与图 6（b）可知，直管方案中主叶片监测点 1处的

压力波动形态与简谐波较为接近，而分流叶片监

测点 2处的压力波动则明显受到其他因素影响。

其主要原因在于蜗壳几何非对称引起的流场畸变，

且下游流场畸变对位于分流叶片前缘的监测点 2
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的影响，显著大于对主叶片前缘监测点 1的影响。

由于转子上游无导叶、下游无叶片扩压器，

转子叶片激振的基频等于转频。通过对上述两个

监测点的压力信号进行快速傅里叶变换，得到其

频域特性如图 7所示。结果显示，受进气畸变影

响，弯管方案显著增强了基频处的脉动压力，且

分流叶片监测点 2的脉动压力幅值明显高于主叶

片监测点 1。时域中图 6（b）较图 6（a）更为复杂的

波形特征，在频域中同样得到明确体现：图 7（a）

与图 7（b）对比可见，两者在 3倍频及 4倍频处的

压力幅值特性存在显著差异。为了进一步揭示脉

动压力在叶片表面的分布特点，图 8～图 11给出

了设计点工况叶片表面各阶脉动压力云图。

由图 8可以看出，两方案叶片表面 1阶脉动

压力分布均存在 4处峰值，分别位于主叶片压力

面前缘叶顶附近、主叶片吸力面前缘叶顶附近、

吸力面 40%弦长叶顶附近以及分流叶片吸力面

前缘叶顶附近；弯管形成的进气畸变使以上 4处

脉动压力强度和范围显著增大，但没有明显改变

峰值分布的位置，其中最大脉动压力位于弯管方

案对应的分流叶片吸力面前缘叶顶附近，压力幅
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图 5    不同时刻进气管出口静压分布

Fig. 5    Temporal variation of static pressure distribution at the intake pipe outlet
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Fig. 6    Static pressure fluctuations at the blade monitoring points
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值为 37.6 kPa。上述对比表明进气畸变与蜗壳几

何非均匀性耦合形成协同效应，显著强化了叶片

表面的 1阶脉动压力。

由图 9可以看出，2阶脉动压力分布与 1阶有

一定的相似性，脉动压力幅值有所减小。与 1阶不

同，弯管方案的叶片表面脉动压力幅值略小于直

管方案的叶片表面脉动压力幅值，最大脉动压力

位于直管方案的分流叶片吸力面前缘叶顶附近。
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图 8    叶片表面 1阶脉动压力分布

Fig. 8    1st harmonic pressure distribution on blade surface
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图 9    叶片表面 2阶脉动压力分布

Fig. 9    2nd harmonic pressure distribution on blade surface
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图 10    叶片表面 3阶脉动压力分布

Fig. 10    3rd harmonic pressure distribution on blade surface
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图 11    叶片表面 4阶脉动压力分布

Fig. 11    4th harmonic pressure distribution on blade surface
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上述对比表明进气畸变与蜗壳几何非均匀性耦合

形成抑制效应，弱化了叶片表面的 2阶脉动压力。

由图 10可以看出，3阶脉动压力幅值明显低

于前两阶脉动压力幅值。叶片表面 3阶脉动压力

分布存在 3处峰值，分别位于主叶片压力面前缘

叶顶附近、主叶片吸力面 40%弦长叶顶附近以及

分流叶片吸力面前缘叶顶附近。最大脉动压力位

于弯管方案的分流叶片吸力面前缘叶顶附近，表

明进气畸变与蜗壳几何非均匀性耦合后形成协同

效应，对 3阶脉动压力起到一定强化作用。

由图 11可见，最大 4阶脉动压力幅值比前 3
阶幅值小 1个数量级，表明上下游结构对叶片扰

动能量的 4阶分量明显减小。上游畸变效应与下

游几何非均匀性效应耦合后强化了主叶片压力面

叶顶前缘脉动压力、主叶片吸力面叶顶前缘脉动

压力及分流叶片吸力面前缘叶顶脉动压力，弱化

了主叶片吸力面叶顶 40%弦长附近的脉动压力。

由前 4阶脉动压力对比可以看出，高压力幅

值激振主要位于主叶片及分流叶片前缘叶顶附近，

且弯管没有显著改变高激振区域分布的位置，但

对不同阶次的激振存在强化或弱化的作用，导致

弯管在某些阶次激励小于直管。

为进一步量化对比弯管的影响，将 5%、50%
及 95%这 3个截面各阶脉动压力分布进行对比，

如图 12所示。横轴为叶片子午坐标 M，0%为主

叶片前缘，±40%为分流叶片前缘，0%左侧为压力面，

0%右侧为吸力面；纵轴代表脉动压力幅值。结

果表明：弯管对前两阶脉动压力影响显著，其中 1
阶最大脉动压力出现在分流叶片吸力面前缘叶

顶 A，幅值增加 40%；在主叶片吸力面前缘叶顶 B，
1阶最大脉动压力增幅达 77%；在主叶片压力面

前缘叶顶 C和分流叶片压力面前缘叶顶 D，1阶

最大脉动压力分别增加 69%和 29%。2阶最大脉

动压力仍位于分流叶片吸力面叶顶 E，压力幅值降

低 27%。3阶最大脉动压力保持出现在分流叶片

吸力面叶顶 F，且压力幅值无明显变化。其中 A
区域、E区域及 F区域高度重合，表明各阶次扰动

均对分流叶片叶顶前缘区域造成较强的气动激振。
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图 12    设计工况点脉动压力子午坐标分布

Fig. 12    Harmonic pressure distribution along meridional coordinate at design point
 

 2.2   变工况对激振力的影响

当外界环境发生变化时，压气机运行点会偏

离理论设计点，有必要对偏离设计点的激振力变

化情况进行探讨，基于相同折合转速分别对设计

点流量±5%工况进行计算。在小流量工况（设计

点流量为−5%）下，由图 13可见，1阶脉动压力最

大值出现在分流叶片吸力面前缘叶顶 A，弯管使

其压力幅值增加 78%，主叶片吸力面前缘叶顶 B
压力增幅为 60%，主叶片压力面前缘叶顶 C及分

流叶片压力面前缘叶顶 D压力幅值分别增加
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57%和 20%；2阶脉动压力最大值出现在分流叶

片吸力面叶顶 E，但弯管对其无显著影响；3阶脉

动压力最大值仍出现在分流叶片吸力面叶顶 F，
弯管使其压力幅值降低 7%。进气畸变主要影响

前两阶脉动压力。

在大流量工况（设计点流量 5%）下，1阶脉动

压力最大值仍出现在分流叶片吸力面前缘叶顶

A处，如图 14所示，受弯管影响其压力幅值增加

16%，值得注意的是，主叶片吸力面前缘叶顶 B的

压力增幅更为显著，可达 800%，其他阶次同样存
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图 13    小流量工况脉动压力子午坐标分布

Fig. 13    Harmonic pressure distribution along meridional coordinate at low flow regime
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图 14    大流量工况脉动压力子午坐标分布

Fig. 14    Harmonic pressure distribution along meridional coordinate at high flow regime
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在这种现象；相比之下，主叶片压力面前缘叶顶

和分流叶片压力面前缘叶顶的压力增幅较小，分

别为 3%和 52%。与此同时，2阶脉动压力最大值

仍然出现在分流叶片吸力面叶顶 E处，但弯管导

致其压力幅值降低了 11%。该工况下，进气畸变

的影响仍主要集中在前两阶脉动压力上。

大流量工况，主叶片前缘及喉口附近激振力

与其他两工况有较明显区别，其吸力面叶顶前缘

B区域弯管的激振力远大于直管方案的激振力，

压力面叶顶前缘 C区域弯管激振力的大小与直

管相近，但位置偏离 0坐标，导致这种情况的原因

主要在于马赫数对扰动传播的影响，图 15给出

了 95%叶高的叶间截面（blade to blade，B2B）相对

马赫数分布以及主叶片压力面的 1阶脉动压力分

布，小流量工况 95%B2B槽道处于亚声速状态，上

下游扰动耦合作用在主叶片前缘形成一处高脉动

压力幅值区，且弯管显著强化了脉动压力，图 15
（b）中叶顶前缘脉动压力明显大于图 15（a）对应

位置的脉动压力；大流量工况喉口对应位置槽道

马赫数大于 1，流动处于跨声速状态，下游产生的

扰动难以传递至叶片前缘，上下游扰动耦合作用

所形成的高脉动压力幅值区由前缘向下游移动，

如图 15（c）、图 15（d）所示。

图 16给出了 95%B2B截面相对马赫数分布

以及主叶片吸力面的 1阶脉动压力分布，在小流

量工况，主叶片吸力面前缘局部存在跨声速状态，

上下游扰动耦合作用在主叶片前缘附近形成一处

高脉动压力幅值区，弯管强化了叶顶的脉动压力，

如图 16（a）、图 16（b）所示。在大流量工况，主叶

片喉口处马赫数大于 1，顶部流道处于跨声速状

态，下游的扰动无法穿过喉口，直管扰动很小，所

以大流量工况进气直管方案吸力面叶顶前缘脉动

压力幅值很小，如图 16（c）所示，而弯管方案前缘

叶顶附近存在一处脉动压力，如图 16（d）所示，主

要是上游畸变扰动所导致；在喉口下游，叶片顶

部形成一处较强的脉动压力，表明跨声速状态，

叶顶喉口附近非定常效应显著增强。

 2.3   弯管安装角度对激振力的影响

上述研究在弯管安装角度与蜗壳 0截面一致

的假设基础上展开，但实际工程中弯管安装角度
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图 15    95%B2B截面马赫数云图及主叶片压力面 1阶脉动压力分布

Fig. 15    Mach number contours at 95%B2B span with 1st harmonic pressure distribution on pressure side of the main blade
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Fig. 16    Mach number contours at 95%B2B span with 1st harmonic pressure distribution on suction side of the main blade
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往往具有随机性，因此系统考察了不同安装角度

对气动激振力的影响规律。通过数值计算发现，

各安装角度下的最大气动激振力均出现在分流叶

片前缘叶顶附近，但具体位置存在细微差异。不

同安装角度下的最大激振力分布如图 17所示。

分析表明：1阶脉动压力在 0°时达到最大值，较

90°时的最小值高出 125%；2阶脉动压力在 135°
时出现峰值，较 0°时的谷值增加 58%；3阶脉动压

力在 90°时最大，较 270°时提升 135%；而 4阶脉动

压力虽在 90°时最大，但较 270°时仅增加 30%，影

响相对较小。这种影响机制主要源于弯管出口与

无叶扩压器入口处压力分布的非对称性，当安装

角度改变时，叶轮上下游压力分布的相位关系随

之变化，从而显著影响激振力的阶次特性。值得

注意的是，安装角度对前 3阶激励的影响较为显

著，而对高阶激励（如 4阶）的作用相对有限。

在主叶片吸力面选取了 3个特征监测点（a、b、
c，位置如图 18所示），系统分析了各点脉动压力

幅值随弯管安装角度的变化规律。结果表明：在

a点处，前 4阶脉动压力的最大值与最小值之比

分别为 5.71、6.73、5.93和 1.96；b点处相应比值

降至 1.77、3.11、2.65和 3.28；c点处则进一步减小

为 1.32、1.99、2.21和 2.24。这一变化趋势清晰地

表明，叶片入口区域（a点）的脉动压力对弯管安

装角度变化最为敏感，随着监测点位置向下游移

动（b点至 c点），蜗壳势流效应逐渐削弱了弯管

安装角度对脉动压力的影响程度，呈现出明显的

沿流向衰减特征。该现象揭示了弯管安装角度对

叶轮内部非定常流动的影响具有显著的局部性特

征，其影响强度随流动发展而逐渐减弱。
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图 17    弯管安装角 vs.前 4阶脉动压力最大值

Fig. 17    Installation angle of bent pipe vs. maximum values of the first four harmonic pressures
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图 18    弯管安装角 vs.主叶片监测点前 4阶脉动压力

Fig. 18    Installation angle of bent pipe vs. the first four harmonic pressures at the monitoring points of the main blade
 

 3    结　论

本文基于非线性谐波法（NLH）研究了进气弯

管对离心压气机气动激振力的影响，通过数值模

拟与实验验证相结合的方式，系统分析了弯管进

气畸变与蜗壳几何非均匀性耦合作用下的激振力

特性及其变工况规律。对于本文安装角度的进气
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弯管得出主要结论如下：

1） 进气弯管显著影响激振力特性：弯管导致

的进气畸变与蜗壳几何非均匀性耦合，形成了协

同或抑制效应，显著改变了叶片表面的脉动压力

分布。当进气弯管安装角度与蜗壳 0截面一致时，

在设计工况下，弯管使 1阶脉动压力幅值最大增

加 77%（主叶片吸力面前缘叶顶），但对 2阶脉动压

力表现出抑制效果（脉动压力幅值降低 27%）。高

脉动压力幅值区域集中于叶片前缘叶顶附近（如

分流叶片吸力面前缘），且弯管未改变其空间分

布规律，但通过强化或弱化不同阶次谐波分量，

影响了叶片的动态载荷特性。

2）  变工况下激振力特性与流动状态的关联

性：小流量工况下，弯管对 1阶脉动压力的强化作

用更为显著（分流叶片前缘叶顶脉动压力增幅达

78%），而 2阶和 3阶脉动压力受弯管影响较小。

大流量工况下，跨声速流动使扰动传播路径改变，

导致脉动压力分布发生显著变化：下游扰动因喉

部阻塞难以传递至前缘，使得高脉动压力幅值区

向叶片下游移动；弯管上游畸变单独主导的扰动

在前缘叶顶形成新的脉动压力峰值（吸力面增幅

达 800%）。

3） 弯管安装角度的影响：弯管安装角度对气

动激振力的阶次特性具有显著影响。1阶脉动压

力在 0°安装角时达到最大值，较 90°时高出 125%；

2阶和 3阶脉动压力分别在 135°和 90°时出现峰

值。叶片入口区域对安装角度的变化最为敏感，

但随着流动向下游发展，蜗壳势流效应逐渐削弱

了弯管的影响。

4） 数值方法的有效性与工程意义：NLH法高

效捕捉了弯管畸变与叶轮干涉的非定常效应，显

著降低了传统非定常计算的时间成本。研究揭示

了上下游匹配的重要性，通过调整弯管-蜗壳相位

关系，可以抑制特定阶次的激振力，从而降低叶

片疲劳风险并提升压气机运行稳定性。
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