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错频对叶片的气动弹性稳定性影响

　郑　赟，王　静　
（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京１００１９１）

摘　　　要：采用求解动网格下的非定常可压缩 Ｎａｖｉｅｒ－Ｓｔｏｋｅｓ方程模拟了振荡叶片下的气动弹性问题，研

究了叶片的频率错频对叶片气动弹性稳定性的影响．通过数值模拟平面叶栅的气动弹性第１０标准算例，验证

了气动弹性的数值模拟方法，计算了不同叶片间相位角和折合频率下的气动阻尼系数，研究了叶片振动频率

改变对叶片气动弹性稳定性的影响．计算结果说明：频率错频是提高气动弹性稳定性的有效方法，其主要作

用是减小叶片间振动的耦合效应和叶片间相位角的影响，并且随着错频量增大叶片稳定性增强；通过模拟三

维环形叶栅的气动弹性第４标准算例，计算了气动阻尼系数随错频量变化的规律，验证了错频量和气动弹性

稳定性增强的规律．
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　　叶轮机械叶片的颤振问题一直是影响发动机
可靠性和寿命的重要因素．针对现代航空发动机
高推质比需求，可采取的措施包括提高压气机／风
扇的级增压比以提高气动性能并使用轻质新型材

料以降低质量，这一般会导致叶片气动负荷加大，
刚度下降［１］，也使得叶片的流固耦合振动问题，特
别是流动诱导的叶片自激振动（即颤振）问题特别
突出．在先进叶轮机械的研制过程中，避免颤振已
经成为设计人员必须解决的问题．
传统的叶片颤振设计通常使用经验数据库，

以某些设计参数为判断准则，如用折合频率、来流
攻角和马赫数等评估叶片的气动弹性稳定性［２］．
其中，折合频率是叶片颤振预测的一个重要参数．
折合频率等价于流体质点通过叶片弦长所用的时

间与叶片振动周期的比，即

ｋ＝２πｆｃＶｉｎｆ
（１）

其中ｆ是振动频率，ｃ是叶片弦长，Ｖｉｎｆ是来流速
度，从式（１）可知，振动频率越大，其折合频率也就
越大．
为了考虑叶片间的气动耦合作用，叶片颤振

计算通常使用Ｌａｎｅｓ的行波模型（ｔｒａｖｅｌｉｎｇ　ｗａｖｅ
ｍｏｄｅ）［３］．颤振发作时，假设一个叶排中相邻叶片
振动频率相同，并具有固定的叶片间相位角（ＩＢ－
ＰＡ）．但实际上，由于制造误差，叶片不可能完全
相同，导致叶片具有不同的振动频率（错频），由此
造成恒定叶片间相位角的理论与实际振动情况不

符［４］．早 在 ２０ 世 纪 ７０ 年 代，Ｗｈｉｔｅｈｅａｄ［５］和

Ｅｗｉｎｓ［６］的开创性工作表明某种叶片错频形式对
颤振有抑制作用．Ｋａｚａ和 Ｋｉｅｌｂ［７－８］指出，错频在
提高振荡叶栅气动弹性稳定性的同时，也会引
起振动局部化问题．由于错频对叶盘结构强迫
响应的不利因素，早期的错频问题研究主要从
结构动力学角度关注错频后整个叶排的固有振

动特性，以及错频量和错频形式的最优解．如王
建军等［９］使用弹簧－质量集中参数的简缩模型，
研究了典型压气机叶盘错频失谐情况下的模态

振动特性和模态局部化性质．Ｓｉｎｈａ［１０］发展了基
于多个调谐系统正交模态叠加的几何错频后转

子叶盘通用的有限元降阶模型．Ｆｅｉｎｅｒ和 Ｇｒｉｆ－
ｆｉｎ［１１］发展了一种新的错频识别方法．Ｃａｓｔａｎｉｅｒ
等［１２］总结了近１０年来错频研究成果，特别是各
种有限元降阶模型的发展趋势，指出随着失谐
叶盘振动模型的逐渐完善，耦合考虑气动和结
构的影响是更深刻理解错频物理机制所要解决

的主要问题之一．
国外学者已经开始在错频问题上更多地考

虑非定常气动力和叶片的相互作用，并探索叶
片错频对颤振的抑制机理．Ｋａｚａｗａ和 Ｗａｔａｎ－
ａｂｅ［１３］采用流固耦合的计算方法研究了交替错
频形式对平面振荡叶栅颤振特性的影响，由此
发展的智能结构（ｓｍａｒｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ）主动控制技术
可以增大气动阻尼系数，从而抑制颤振发生．
Ｓａｄｅｇｈｉ和Ｌｉｕ［１４］从振荡叶栅非定常气动响应的
角度，采用能量法，研究了二维涡轮振荡叶栅中
叶片间相位角失谐和频率失谐两种失谐方式对

错频叶栅气动弹性稳定性的影响，后期研究采
用强耦合算法［１５］，将结构模型简化为只具有弯
曲和扭转振动，初步分析了考虑流固相互影响
的失谐叶栅的气动弹性稳定性．
国内从结构工程设计的角度出发，错频应用

技术取得了丰硕研究成果，许多先进方案已经在
发动机设计中采用．但是错频后，叶片振动和气动
力如何相互作用的研究还比较少．
叶片颤振问题是一个典型的流固耦合问题，

气动力的非线性特征对叶片的稳定性有重要影

响．作为抑制颤振的重要手段，错频也应该以研究
频率失谐后气动力和叶片振动之间的相互作用为

主才能揭示错频各个参数对叶片气动弹性稳定性

的影响，从而在航空发动机设计中避免颤振问题．
本文使用自行开发的非定常计算流体动力学

（ＣＦＤ）程序，对典型的叶轮机械压气机以及涡轮
调谐叶栅和错频叶栅分别进行非定常绕流数值模

拟，使用能量法研究错频量以及错频形式影响振
荡叶栅气动弹性稳定性的物理机制，并考察了研
究结果在二维叶栅与三维叶栅中的一致性．

１　数值方法

１．１　流动控制方程与边界条件

对于在动网格下的气动弹性问题，在任意拉
格朗日－欧拉系（ＡＬＥ）下的非定常可压缩Ｎａｖｉｅｒ－
Ｓｔｏｋｅｓ（Ｎ－Ｓ）方程可写为


Ω（ｔ）∫

Ω（ｔ）

ｑｄΩ＋∮
Ω（ｔ）

（Ｆ－ｗ·ｑ）·^ｎｄＡ＝∫
Ω（ｔ）

ＳｄΩ

（２）

其中Ω（ｔ），Ω（ｔ）和^ｎ是随时间变化的运动控制
体的体积、表面积和外表面单位法向量．ｑ是守
恒型流体状态向量，Ｆ代表了对流和耗散通量
项，ｗ是运动控制体表面的网格速度，Ｓ包含了

０３０１
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科里奥利力和离心力对守恒律的贡献．为了对
复杂的湍流流动流场进行数值模拟，采用了

Ｓｐａｌａｒｔ－Ａｌｌｍａｒａｓ的湍流模型．Ｎ－Ｓ方程求解采用
了非结构网格为基础的有限体积方法，空间离
散方法采用了２阶精度的 ＭＵＳＣＬ（ｍｏｎｏｔｏｎｅ
ｕｐｓｔｒｅａｍ－ｃｅｎｔｅｒｅｄ　ｓｃｈｅｍｅｓ　ｆｏｒ　ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ　ｌａｗｓ）
格式，对流通量计算采用了Ｒｏｅ的迎风格式，黏
性通量计算采用了中心格式．使用一个快速动
态网格变形方法实现流场网格随着叶片运动而

变形，从而保证整个网格的有效性．亚声速的进
口边界给定来流总压ｐｔ、总温Ｔｔ及进口气流角

α，β．出口边界通过径向平衡方程得到整个出口
边界面上的压力分布．在进行颤振模拟时，采用
多叶栅通道加上周期边界的方法考虑叶片间相

位角（φ）．通道数目ｎ满足ｎ＝２πｍ／φ，其中ｍ为
节径数．数值方法的详细内容见参考文献［１６］．

１．２　气动弹性稳定性分析方法

对于给定叶片运动形式的调谐叶栅，本文利
用能量法计算了各个气动工况下，叶片表面非定
常气动力对叶片所做的功．傅里叶变换计算得到
的叶表非定常压力为

ｐ（ｔ）＝ｐ０＋
∞

ｎ＝１

［ｐｎ ｓｉｎ（ｎωｔ＋φｎ）］

（３）

其中ｐ０ 是时均值，
∞

ｎ＝１

［ｐｎ ｓｉｎ（ｎωｔ＋φｎ）］是ｎ

阶谐频分量的总和．假设初始相位为０，则叶片运
动形式为

Ｄ＝ｍｊｓｉｎ（ωｔ） （４）
在一个振动周期内气动力对叶片所做的功率

可以表示成非定常压力与运动速度的乘积在一个

周期内对时间积分

Ｗｐｅｒｉｏｄ＝∫
Ｔ

ｎ

珟ｐｎ·Ｖ（ ）ｂｌａｄｅ ｄｔ＝

∫
Ｔ

ｎ

［ｐｎ ｓｉｎ（ｎωｔ＋φｎ｛ ｝）］·ｍｊωｃｏｓ（ωｔ）ｄｔ
＝πｍｊ ｐ１ ｓｉｎφ１

（５）
其中ｍｊ 为叶片局部振动幅值；｜ｐ１｜和｜φ１｜分别
为非定常压力第１阶谐频分量振幅和相位角．由
式（５）可知，对于简谐振动，气动力对叶片所做的
功只与非定常压力第１阶谐频分量和叶片局部振
动幅值有关，功的正负是由１阶谐频分量相位角
决定的．当相位角为－１８０°≤｜φ１｜≤０°，吸力面上的
点做功为负，压力面上的点做功为正；当０°≤

｜φ１｜≤１８０°，结论相反．
对于频率差为Δｆ的错频叶栅，周期Ｔ可由公

式Ｔ／Ｔｔｕｎｅｄ＝ｆ／Δｆ得到，为了与调谐叶栅的数值对
比，定义叶片气动功为

Ｗｐｅｒｉｏｄ＝
Ｔｔｕｎｅｄ
Ｔ∫

Ｔ

Ｃｈｄｈ （６）

式中Ｃｈ 为无量纲化后叶栅表面气动力的合力沿振
动方向的投影．使用动压头和振动幅值ｈ归一化的
气动阻尼系数（ａｅｒｏ－ｄａｍｐｉｎｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ＡＤＣ）Ξ为

Ξ＝－ Ｗｐｅｒｉｏｄ

１
２ρ∞Ｖ

２
∞πｈ２

（７）

２　二维振荡叶栅气动弹性稳定性计算

二维压气机振荡叶栅模型采用气动弹性标准

算例１０［１７］，相应的叶型参数见文献［１８］．

２．１　调谐叶栅气动弹性稳定性分析

来流马赫数为０．７，进口气流角为－５５°．图１
是定常计算得到的叶片表面静压分布，对比数据
来自 Ｈａｌｌ和Ｌａｕｒｅｎｃｅ［１９］的计算结果．由图可知，
本文使用的数值方法精度高，结果可信．

图１　压力系数

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

非定常流动计算时叶片做弯曲振动，振动方向
见文献［１８］，折合频率ｋ考虑了０．２５，０．５０，０．７５
和１．００共４种情况．选取不同的叶片间相位角，得
到了折合频率与平均阻尼系数（即叶栅各叶片阻尼
系数总和平均到每个叶片上的数值）的关系，如图

２所示．可以看出，在ｋ＝０．２５时，考察的叶片间相
位角范围内叶栅的气动阻尼系数为负，表明叶栅气
动弹性失稳，且随着ｋ的增加叶栅的稳定性增强．
这说明可以通过增加叶片的刚度来加强其气动弹

１３０１
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性稳定性．

图２　折合频率－平均阻尼系数关系曲线

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｃｕｒｖｅｓ　ｏｆ　ｒｅｄｕｃｅｄ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ａｎｄ

ｍｅａｎ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

考察叶片气动弹性最不稳定的ｋ＝０．２５条件
下，气动阻尼系数与叶片间相位角间的关系（图

３），可知在叶片间相位角为１２０°时叶片最不稳
定，在２７０°（－９０°）时最为稳定．

图３　ＡＤＣ－ＩＢＰＡ关系曲线

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ＡＤＣ－ＩＢＰＡ

２．２　错频叶栅气动弹性稳定性计算

首先采用两通道叶栅进行亚声工况下错频验

证性计算，模型如图４所示．调谐叶片（ｔｕｎｅｄ）频率
为ｆ＝１００Ｈｚ，错频叶栅中，Ｂ１设为错频叶片，频率为

ｆ′＝１５０Ｈｚ，错频量Δｆ＝５０Ｈｚ．叶片间相位角为０°
和１８０°两种情况下，气动阻尼系数的计算值与调
谐叶栅（ｔｏｔａｌ，ｔｕｎｅｄ）结果对比如图５所示，可以
看出在这两种叶片间相位下，错频之后系统（ｔｏ－
ｔａｌ，Δｆ＝５０Ｈｚ）总阻尼系数和错频叶片１（ｂｌａｄｅ
１，Δｆ＝５０Ｈｚ）的气动阻尼系数都有了明显提高，

叶片２（ｂａｌｄｅ　２，Δｆ＝５０Ｈｚ）的气动阻尼系数有所
下降，但是三者在不同叶片间相位角下对应的气
动阻尼系数值很接近．

图４　两通道叶栅错频模型

Ｆｉｇ．４　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｉｓｔｕｎｉｎｇ　ｃａｓｃａｄｅ

ｗｉｔｈ　ｔｗｏ　ｂｌａｄｅｓ

图５　错频后各叶片与调谐叶栅ＡＤＣ对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＡＤＣ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｂｌａｄｅｓ　ｏｆ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｉｓｔｕｎｉｎｇ　ａｎｄ　ｔｕｎｅｄ　ｃａｓｃａｄｅ

错频的作用在两通道叶栅中得到了验证，下
面进一步研究错频对所有叶片及错频量的影响．

２．２．１　单叶片错频

采用四通道叶栅模型，Ｂ３错频，模型如图６
所示．图７是错频量Δｆ＝５０Ｈｚ时，各个叶片在错
频叶栅中气动阻尼系数与调谐叶片的对比，Ｂ３作
为错频叶片，气动阻尼系数在数值上大幅提高，并
不随叶片间相位角变化，呈现类直线分布，这表明
错频之后，叶片间不存在恒定的叶片间相位角，气
动阻尼系数也消除了对叶片间相位角的依赖．
叶片１，２，４仍具有恒定的叶片间相位角．其

中，只有Ｂ４压力面临近错频叶片３，使得其气动
阻尼系数随叶片间相位角的变化较调谐叶栅时小
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图６　四通道错频模型

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄｅｌ　ｏｆ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｉｓｔｕｎｉｎｇ
ｗｉｔｈ　ｆｏｕｒ　ｂｌａｄｅｓ

图７　错频后各叶片与调谐叶栅ＡＤＣ对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＡＤＣ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｂｌａｄｅｓ　ｏｆ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｉｓｔｕｎｉｎｇ　ａｎｄ　ｔｕｎｅｄ　ｃａｓｃａｄｅ

得多，并接近调谐叶栅各个叶片间相位角下气动
阻尼系数的平均值．Ｂ１和 Ｂ２处在错频叶片同
侧，气动阻尼系数的曲线趋势基本没变化，只是数
值有所减小．
图８为错频量对于错频叶片气动阻尼系数的

影响．由图可知叶片３的气动阻尼系数随着错频
量的增加而线性增加，错频量Δｆ＝１０Ｈｚ时可使
得该叶片在９０°叶片间相位角稳定．

２．２．２　交替错频

由以上计算可知调谐叶片与错频叶片的本质

区别就是受叶片间相位角的影响与否．由图７可
知，叶栅单叶片错频时除了错频叶片之外的叶片
仍依赖于叶片间相位角变换，即便系统总气动阻
尼系数在数值上属于稳定区域，也不能排除其他
叶片发生颤振的可能，所以需要利用已有的结论，

设计出其他错频方式．
仍采用四通道叶栅模型，Ｂ１／３错频，模型如

图８　错频量对ＡＤＣ的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔ　ｏｆ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｉｓｔｕｎｉｎｇ　ｏｎ　ＡＤＣ

图６所示．当错频量Δｆ＝１０Ｈｚ时，各个叶片与低
频和高频调谐叶栅的气动阻尼系数对比如图９所
示．可以看到，交替错频情况下，不只错频叶片，调
谐叶片气动阻尼系数也有显著的提高，且叶片间
相位角作用被大大弱化．原因可以理解为，任意叶
片与其两相邻叶片之间由于频率差异，导致叶片
间相位角都不固定，如果我们忽略远端叶片影响，
每个叶片都可以视为图７中的单片错频叶片，只
不过因为频率大小不同，所以气动阻尼系数曲线
位置有所差异，也就是对于高、低两种调谐叶栅
（ｆｌｏｗ＝１００Ｈｚ，ｆｈｉｇｈ＝１１０Ｈｚ）来说，Ｂ１／３相当于
具有正错频量Δｆ＝１０Ｈｚ（对于ｆｌｏｗ＝１００Ｈｚ），

Ｂ２／４相当于具有负错频量 Δｆ＝－１０Ｈｚ（对于

ｆｈｉｇｈ＝１１０Ｈｚ）．对此算例来说，虽然Ｂ２／４并未全
部处于稳定区域，但是气动阻尼系数已经接近调
谐平均值，如果把错频量适当提高的话，就会让所
有叶片都稳定．
由图９可知，虽然错频之后叶片的气动阻尼

系数曲线弯曲度比调谐叶栅小了很多，但并不是
直线分布，事实上，叶片间相位角仍然存在于间隔
叶片上，且是调谐叶栅的２倍．
上述结果表明，频率错频可以显著地提高

叶栅的气动弹性稳定性，而且错频量的选择很
重要．如果错频量无穷小，相邻叶片之间还是存
在恒定的相位差．一个错频周期内气动功的计
算公式（６）仅仅是非耦合能量法的衡量尺度，也
就是把错频叶栅和调谐叶栅放在一起比较的手

段．因为从公式本身来看是明显不真实的，例如
错频量接近０时，理论上错频叶栅与调谐叶栅
的气动功可以认为无差别，但是公式（６）的结论
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却是错频叶栅的周期远大于调谐叶栅，且气动
功远小于调谐叶栅．

图９　错频后各叶片与调谐叶栅ＡＤＣ对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＡＤＣ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｂｌａｄｅｓ　ｏｆ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｉｓｔｕｎｉｎｇ　ａｎｄ　ｔｕｎｅｄ　ｃａｓｃａｄｅ

３　三维振荡叶栅气动弹性稳定性计算

三维涡轮叶栅模型采用的是气动弹性标准算

例４［１７］，是一个三维、高负荷的涡轮环形振荡叶栅
实验．该涡轮盘由２０个叶片组成，叶片根尖比为

０．８，叶片弦长为０．０７４　４ｍ，叶高为０．０４０ｍ．叶片
的中弧线弯度较大，且叶片较厚，易产生气流分
离．工作条件多为高亚声，易产生１阶弯曲模态的
振动．两通道网格如图１０所示．计算所用两通道
网格是由单通道网格拼接而成，单通道网格数为

５５１　９３９，叶高方向网格点数为５７，流向网格点数
为１０９，叶尖间隙为０．３ｍｍ．

图１０　气动弹性标准算例４三维网格

Ｆｉｇ．１０　３－Ｄ　ｍｅｓｈ　ｏｆ　４ｔｈ　ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ｓｔａｎｄａｒｄ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

３．１　调谐振荡叶栅非定常流动计算

标准算例４模拟了６２４实验工况［１７］，其边界
条件如下：叶栅进口马赫数为０．２１，气流角为

－２１．４°，轮毂处出口静压为８８　７５４Ｐａ，机匣处出

口静压为１１３　２００Ｐａ．图１１是５０％叶高位置的静
压与实验值的对比，由图可知除了在６０％弦长处
的弱激波被数值抹平以外，计算结果和实验值符
合较好．从图１２可以看出，出口马赫数和出口压
比与实验数据基本一致．
选取１８０°叶片间相位角进行调谐叶栅的数

值模拟．由图１３可以看出非定常压力系数的振幅
和相位与实验结果较为吻合，很好地捕捉了吸力
面前５０％加速段高非定常压力幅值的特征、尾缘
激波处幅值的非定常特征以及吸力面尾缘处激波

的相位角突跃．

图１１　５０％叶高位置的静压

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ａｔ　５０％ｂｌａｄｅ　ｓｐａｎ

图１２　出口压比、马赫数

Ｆｉｇ．１２　Ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｔ　ｏｕｔｌｅｔ

３．２　错频叶栅气动弹性稳定性分析

三维算例采用两通道叶栅模型，原始叶栅频
率为ｆ＝１５０Ｈｚ，其中一个叶片错频，计算了当错
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图１３　φ＝１８０°时，叶片表面非定常压力的

振幅和相位

Ｆｉｇ．１３　φ＝１８０°，ｕｎｓｔｅａｄｙ　ｐｒｅｓｓｕｒｅｓ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ａｎｄ　ｐｈａｓｅ　ａｔ　ｂｌａｄｅ　ｓｕｒｆａｃｅ

频量为５０Ｈｚ和１５Ｈｚ，φ＝０°，１８０°情况下的气动
阻尼系数，与调谐叶栅结果对比如图１４．从各叶
片单独对比可见，当错频量很大时，错频叶片整体
气动弹性稳定性提高；更加接近实际的小错频量

Δｆ＝１５Ｈｚ时，Ｂ１的气动阻尼系数在调谐叶栅最
大值和最小值之间，且无论哪个叶片，哪种错频
量，叶片在不同叶片间相位角下的气动阻尼系数
都基本相同，也就是叶片间相位角的影响被弱化．
这与二维压气机错频叶栅所得到的结论是一致的

（图５）．错频的作用是把不同叶片间相位角值下
气动阻尼系数的差别弱化，使叶栅处于一个气动
阻尼系数对叶片间相位角不敏感的状态．错频叶
片的气动阻尼系数随着错频量的增加而增加．非
错频叶片的气动阻尼系数向调谐叶栅气动阻尼系

数的平均值靠近．

图１４　不同错频量下各叶片与调谐叶栅ＡＤＣ对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ＡＤＣ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｂｌａｄｅｓ　ｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｍｉｓｔｕｎｉｎｇ　ａｎｄ

ｔｕｎｅｄ　ｃａｓｃａｄｅ

４　结　论

本文采用时间推进方法求解了失谐振荡叶栅

的非定常流动问题，研究了错频对叶栅气动弹性
稳定性的影响．频率错频对平面振荡叶栅的数值
模拟结果说明：通过增大的错频量，可以得到在整
个叶片间相位角范围内已调谐叶片排的气动阻尼

系数的平均值．三维振荡叶栅的错频计算结果也
证实了叶片间相位角的作用在叶片频率不同时被

明显弱化，错频可以明显地提高叶片的气动弹性
稳定性．本文的计算结果表明由于叶栅内相邻的
叶片的振动频率不同，从而破坏了相邻叶片间的
叶片间相位角，叶片间通过非定常气动力的耦合
作用大大削弱，最终体现为叶栅的气动阻尼系数
增加和振荡叶栅气动弹性稳定性的提高．
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