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摘要  本文运用气动力降阶技术，构建了包含相位、频率失谐的叶轮机叶片非定常气动力降阶模

型。分析了 STCF 4 和 NASA Rotor 67 在周期性间隔失谐情况下发生相位失谐和频率失谐时气动阻

尼曲线的变化。计算结果表明，相位失谐的影响范围非常小，只对失谐叶片相邻的两个叶片发生一

定影响，而频率失谐的影响相对于相位失谐来说要更明显。失谐叶片的出现能对叶轮上叶片的气动

阻尼产生明显的影响，在安排合理的情况下能有效提高气动阻尼水平，从而提高颤振边界。 

关键词   叶轮机械，颤振 ，失谐，气动阻尼，降阶模型 

引    言 

随着航空发动机设计性能的不断提高，单

级压气机压比在不断提高的同时叶片却越来越

轻薄，颤振问题越来越突出，已经成为高性能

叶轮机研制过程中的挑战性问题。由于颤振实

验实施的诸多困难，计算途径是目前的主要研

究手段。为了减小计算量，大多数研究都基于

Lane 的行波颤振模型[1]和 Carta 的能量法[2]。 

在颤振的诸多问题中，叶片颤振的失谐现

象是长期以来人们十分关心的。由于生产和工

艺的原因，叶轮机上的叶片不可避免地存在一

定差异，因而在实际的叶轮颤振中不可能出现

完美的以行波模型方式发生的颤振。这一现象

最早由 Whitehead[3]在 1964 年提出并引起关

注，当时的多数学者认为叶片的失谐振动将会

使叶片振幅成倍增加而给叶轮机带来强迫响应

问题，引起疲劳而导致叶片结构的损伤和破坏
[4,5]。上世纪 80 年代中期，陆续有学者提出，

失谐叶片的出现能使颤振边界得到有效的提高
[6~8]， 此后人们开始在叶轮机设计中有意进行

失谐设计以提高颤振边界。 

然而对于失谐现象的研究绝大多数是基于

线性气动力模型和频域方法的，直接采用非定

常 CFD 方法进行的研究在目前公开发表的文献

上只有 Sadeghi 等 2001 年前后在 STCF 4 算例

上的失谐研究[9,10]，其根本原因还是失谐问题

的计算量过大。由于叶片振动不再满足行波模

型假设，在进行 CFD 计算时不能采用移相周期

性边界，而必须采用多通道模型。同时，在出

现频率失谐的情况下，叶片振动周期将不完全

一致，因此对启动阻尼进行分析时，必须对各

个叶片振动的公有周期来进行统计，这就造成

需要模拟的时间可达原有周期的数十倍。因此

尽管是在并行计算机系统上，Sadeghi 最多也只

能对八个叶片通道的失谐二维算例进行研究，

这使得他们的研究只能针对少数几个特定的

IBPA。而基于非定常 CFD 方法的三维模型叶

片颤振失谐研究目前几乎还没有开展。 

作者在文献[11]中提出的非定常气动力降

阶模型在保持与非定常 N-S 方程同等计算精度

的同时，对失谐颤振问题的计算效率远远高于

非定常 CFD 方法。本文基于该方法，发展了叶

轮机叶片失谐颤振模型，并通过该模型对一系

列二维、三维叶片失谐颤振问题开展了研究。 

 

1 研究方法 

从失谐叶片序列上可以将失谐情况分为周

期性间隔失谐和随机失谐两类；而从发生失谐

的叶片本身的振动特征，又可以分为振幅失

谐、相位失谐和频率失谐三类。失谐作为消除

颤振的手段，目前的方法是在叶轮中每隔数个

叶片安装一枚失谐叶片，因此本文选择很有代

表性的周期性间隔失谐进行研究。 
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对于振幅失谐的情况，由文献[11]的分析

可知当流动仍在动态线性范围时，振幅对系统

的气动阻尼特性不会发生影响，因此对振幅失

谐的情况不进行研究。本文对相位和频率单独

出现失谐的情况进行区别性研究，在分析方法

上参考文献[9,10]的思路，使用能量法对失谐叶

片序列中的各个叶片逐一进行气动阻尼分析，

考察失谐叶片的引入对不同序列位置的叶片气

动阻尼的影响。 

1.1 流场求解 

使用 CFX-10 求解三维可压缩非定常

RANS 方程对非定常流场进行数值模拟，空间

使用二阶迎风格式进行离散，时间采用二阶向

后 Euler 格式进行离散，计算中采用 SST k-ω 

湍流模型。 

1.2 降阶模型的构建 

选取如图 1 所示的若干个叶片通道为计算

域，振动叶片的编号为 0, 上下游各 n 个叶片。 

 

计算仅 blade0 作简谐振动的非定常流场，

获得各叶片上的模态气动力响应的非定常气动 

力 )(
~

tQ
k ，并通过无量纲化和傅里叶变换获得 

其 气 动 力 系 数 的 一 阶 谐 波 傅 里 叶 系 数

)(tC
kQ  。 

根据文献[11]， 行波模型假设下 blade0 的

非定常气动力系数为： 
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当叶排中出现频率和相位失谐的叶片时，

需要先针对不同频率进行训练计算，获得对应 

频率 k 下的 )(tC k

kQ


，然后根据叶排上各个叶 

片的真实相角代入 (1)式，可得失谐情况下

blade0的非定常气动力系数： 
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其中 k 为叶片 bladek的相位失谐量。 

1.3 气动阻尼系数 

当叶片振动仅出现相位失谐时，仍可以采

用文献[11]的方法求解气动阻尼系数。而当叶

片振动频率不完全一致时，叶片气动力响应会

呈现出 “拍”现象，在一个“拍”周期内，气

动力的幅值和相位在不断变化。因此此时计算

气动力对叶片的做功，应计算一个“拍”周期

内气动力所做的功。为了使其结果能与非失谐

情况具有可比性，可以将频率失谐情况下的气

动阻尼系数定义为一个“拍”周期内气动力所

做的总的无量纲功在叶片每个振动周期内的时

均值： 





T

QW

W
tuned

dtCC

C
T

T

0
0

)(
~1

1





                 (3) 

其中T 和 tunedT 分别为“拍”周期和叶片振

动频率对应的周期时间。 

2 算例和分析 

本文以 STCF4-552B
[12,13]和 NASA Rotor 

67
[11,14]分别作为二维叶栅和三维风扇研究对

象。这里我们分为相位失谐和频率失谐两种情

况进行分别讨论。 

2.1 相位失谐 

研究 STCF 4 和 NASA Rotor 67 算例在两

种典型相位失谐量：  10 下，不同叶片

间隔时气动阻尼变化情况。 

图 2 给出了 STCF4 每三个叶片出现一个

+10°和-10°相位失谐时，失谐叶片及临近叶

片的气动阻尼系数。图 3 给出了 Rotor 67 每七

个叶片中出现一个+10°和-10°相位失谐时，

失谐叶片及其临近叶片的气动阻尼系数。 

从图中可以看到，失谐叶片本身的启动阻

尼出现了明显变化，而其变化趋势取决于其失

谐量和非失谐曲线 IBPA=0°两侧的气动阻尼

分布。例如 Rotor 67，由于在非失谐状态下气

动阻尼在 IBPA=0°的点正向一侧为失稳区，

而负向一侧为稳定区，因此正相位失谐会使叶

片气动阻尼系数明显降低而负相位失谐则会导

致气动阻尼系数的提高。 

图 1 叶片通道编号示意图 
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叶片的相位失谐会对其相邻的叶片气动阻 尼产生一定影响，但影响十分有限。 

 

 

2.2 频率失谐 

研究 STCF 4 和 NASA Rotor 67 算例在频

率失谐 10%的情况下气动阻尼的变化情况。 

图 4、5 分别给出了 STCF4 每九个叶片

及每三个叶片中出现一个+10%和-10%频率

失谐时，失谐叶片及其临近叶片的气动阻尼

系数。图 6 给出了 Rotor 67 每七个叶片中出

现一个+10%频率失谐时，失谐叶片及其临近

叶片的气动阻尼系数曲线。图 7 显示了

STCF4 每九个叶片出现一个频率+10%失谐叶

片时失谐叶片的非定常气动载荷响应，叶片

上的非定常气动载荷呈现出明显的“拍”的

特征。 

相比相位失谐，频率失谐对叶片气动阻

尼特性的影响明显得多，失谐叶片本身以及

受其影响最大的相邻叶片的气动阻尼已经完

全在实轴上方，这意味着这些叶片不会出现

负阻尼情况，亦即不会出现颤振。 

从图 4、6 中可以看到，失谐叶片 blade0

的气动阻尼系数不随 IBPA 的变化而变化，

这是由于对于发生频率失谐的叶片来说，它

的振动与附近的叶片的振动之间并不存在固

定不变的相角差 IBPA。事实上在一个“拍”

周期内它与临近叶片振动的相角差刚好完成

从 0°到 360°的循环变化，因此这个气动阻 

 

图 4 STCF4 每九个叶片出现一个频率失谐叶片时

失谐叶片及临近叶片的气动阻尼系数 

图 5 STCF4 每三个叶片出现一个频率失谐叶片时

失谐叶片及临近叶片的气动阻尼系数 

a.频率失谐+10° b. 频率失谐-10° 
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图 2 STCF4 每三个叶片出现一个相位失谐叶片时

失谐叶片及临近叶片的气动阻尼系数 

图 3 Rotor 67 每七个叶片出现一个相位失谐叶片

时失谐叶片及临近叶片的气动阻尼系数 

a.相位失谐+10° b. 相位失谐-10° a.相位失谐+10° b. 相位失谐-10° 

a.频率失谐+10° b. 频率失谐-10° 
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尼其实是它在各个不同 IBPA 下的均值。当

失谐频率降低时，其气动阻尼也随之下降。

而从图 5 可以看到，每三个叶片出现一个失

谐叶片时，blade0 的气动阻尼系数并非不随

IBPA 的改变而变化，而是随着 IBPA 的变化

有小幅波动。其原因是 blade0 与邻近的失谐

叶片的振动相角差并不持续变化，且此时由

于失谐叶片之间距离较近，其影响不能忽

略。 

2.3 复合频率失谐 

这里给出两种更为复杂的频率失谐情

况，每三个叶片为一组，其中中间的叶片

blade0 不发生失谐。第一种情况其压力面一

侧的叶片 blade1 发生-10%的频率失谐，吸力

面一侧的叶片 blade-1发生+10%的频率失谐；

另一种情况刚好相反，blade1 发生+10%的失

谐而 blade-1发生-10%的失谐。图 8 给出了这

两种复合频率失谐情况下叶片的气动阻尼曲

线。 

 

 
可以看到在这两种复合频率失谐的情况

的下，叶排中的所有叶片气动阻尼系数全部

为正值，同样由于失谐叶片间隔不远，因而

气动阻尼系数并不是直线。同时还可以发

现，在这两种情况下，非失谐叶片 blade0 的

气动阻尼曲线并不因其压力面和吸力面对应

叶片的失谐情况而变化，这是由于在三个叶

片振动频率均不相同的情况下，任何一个叶

片与相邻叶片均不能形成固定的振动相角差

IBPA，因而它的气动阻尼系数只是自己本身

在各个 IBPA 下的平均值。 

在这组算例中，由于任何相邻的三个叶片

均没有频率相同的，因此也可以认为在叶片序

列中没有非失谐叶片存在。在这种情况下，所

有叶片的气动阻尼均为正值，意味着系统中不

再存在振动失稳的叶片，这与 Sadeghi
[9,10]对随

机失谐的研究结论不谋而合。 

2 结    论 

本文在原有的叶轮机非定常气动力降阶模

型的基础上实现了对包含相位、频率失谐的叶

轮机叶片非定常气动力降阶模型的构建，并利

用该降阶模型分析了 STCF 4 552B 和 NASA 

Rotor 67 在周期性间隔失谐情况下分别发生相

位失谐和频率失谐时气动阻尼曲线的变化。 

结果显示相位失谐的影响范围非常小，几

乎只对失谐叶片相邻的两个叶片发生一定影

响。相位失谐能使失谐叶片的气动阻尼发生一

定幅度的变化，其效果决定于非失谐情况下

IBPA=0°点正向和负向气动阻尼的符号。频率

失谐的影响相对于相位失谐来说要更明显。由

于失谐叶片与其他非失谐叶片间不再存在固定

不变的 IBPA，因此失谐叶片的气动阻尼系数

并不随 IBPA 的变化而变化，而是趋于在各个

IBPA 下的平均值，但气动力的做功在整个失

谐周期内并不是平均的。失谐叶片的出现确实

能对叶轮上叶片的气动阻尼产生明显的影响，

图 6 Rotor 67 每七个叶片出现一个频率失谐叶片

时失谐叶片及临近叶片的气动阻尼系数 
图 7 STCF4 每九个叶片出现一个频率+10%失谐叶

片时失谐叶片的非定常气动载荷响应 

a.blade0，blade1，blade-1 b. blade2，blade-2 
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图 8 STCF4 复合频率失谐叶片时各叶片的气动阻

尼系数 

a. b. 
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在安排合理的情况下能有效提高气动阻尼水

平，从而提高颤振边界。 
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MISTUNED FLUTTER ANALYSIS FOR TURBOMACHINERY BASED ON A 

REDUCED-ORDER-MODEL 
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Abstract By applying the Reduced-Order-Modeling method, unsteady aerodynamic ROM including phase and 

frequency mistuning is constructed. Alternate phase and frequency mistuned flutter of STCF 4 and NASA Rotor 

67 are analyzed. The results show that mistuning brings significant influences on the flutter characteristics of 

turbomachinery. Phase mistuning only influences the adjacent blades while frequency mistuning influences 

more neighboring blades. Proper design may increase the aerodamping significantly, which makes the system 

more stable.. 

Key words   turbomachinery, flutter, mistuned, aerodamping, ROM 

 


