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非定常流场激励下的离心叶轮高阶高周疲劳设计
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（1.中国航发湖南动力机械研究所，株洲 412002）

（2.清华大学 航空发动机研究院，北京 100083）

摘要：【目的】针对某离心叶轮叶片尾缘断裂掉块故障，分析其产生机制并提出针对性的改进措施，以提升叶轮的

高周疲劳储备。【方法】首先，基于非定常流场分析，阐明了气流激励与叶片共振的映射关系，确定径向扩压器为主要激

振源；其次，结合激振频率范围内的模态分析，识别了包含高阶模态在内的危险模态，并通过动应力测量试验进行了确

认；最后，采取降低叶片出口高度、优化叶型及调整扩压器叶片角等措施降低了振动应力。【结果】动应力测量与整机持

久试车结果表明，改进后的离心叶轮高周疲劳储备满足使用要求，实测峰值应力由120 MPa降至70 MPa。所提危险模态

识别与振动控制方法对航空发动机叶片设计具有重要的工程应用价值。

关键词：离心叶轮；高阶振动；非定常；危险模态；振动应力；高周疲劳

中图分类号：V232. 4  DOI：10. 16579/j. issn. 1001. 9669. 2026. 05. 010

0　引言

中、小功率航空发动机离心叶轮叶片在工作状态

承受着高速离心载荷、气动载荷以及温度载荷等多种

载荷，工作条件十分恶劣［1］。在国内外航空发动机研

制和全寿命周期中，叶片裂纹、断裂故障在发动机总

体故障中占相当高的比例，这其中大部分叶片是高周

疲劳破坏的［2-5］。

导致叶片高周疲劳破坏的因素很多［6］。叶片材料

本身存在性能不足或加工制造过程中产生的加工缺

陷［7］；叶片设计未全面考虑激振频率范围（超出工程设

计经验的高阶共振）存在的共振［8-9］，高频共振产生较

大振动应力导致疲劳破坏。

离心叶轮具备增压比高、稳定工作范围宽、结构

紧凑等优点是其能在中、小型航空发动机和燃气轮机

上得到广泛应用的根本原因［10］。对发动机性能要求

的不断提高也使压气机离心叶轮设计必须具有更高

的效率和气动负载，因此离心叶轮叶片厚度越来越

薄，叶片刚度随之降低，加上离心叶轮与径向扩压器

间距很小，导致径向扩压器对离心叶轮的非定常激振

非常强烈［11-13］，而高转速引起的稳态应力也较高，工程

研制中，离心叶轮叶片高周疲劳破坏现象十分突出。

在离心叶轮叶片工程设计中常用 Campbell 图来

识别和避开共振［14］。而离心叶轮上、下游复杂流场激

励的宽频性和叶片低刚度引起固有频率的高密集性，

导致难以通过Campbell图避开所有的共振（特别是高

阶）。通常的振动设计是要求避开叶片的低阶有害共

振，对于高阶模态鲜有涉及。近年来，随着发动机性

能要求的提高，叶片因高阶共振导致的高周疲劳破坏

时有发生。

本文针对某离心叶轮非定常流场进行分析，对已

知激振频率范围内的所有模态进行研究，确定已知激

振范围内的危险模态，通过动应力测量试验对其高周

疲劳储备进行确认。在此基础上，给出了离心叶轮危

险模态确定方法以及高阶振动问题的改进方向和措

施，并通过动应力测量试验和高周疲劳评估进行验证。

1　气流激励与叶片共振

在航空发动机中，来自上、下游转、静子相互干涉

的流场气流亏损是导致叶片强迫振动的主要原因。

工作状态下，上、下游转、静子叶片的相对旋转运动会

在叶片排前、后形成非均匀性流场，这成为了叶片振

动响应的非定常激励源［15］。

气流激振力的周期性特性可通过傅里叶级数分

解为不同阶次的谐波分量［16］，其频率的表达式为

f = nC/60 （1）
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式中，n为叶轮旋转速度；C为导叶数量，即激振力

阶次。

当叶轮受到行波形气流激振时，其激振力F可表

示为

ì
í
î

Fi = F0cos [ ωt + ( i - 1)ϕ0 ]
ϕ0 = 2πC/N （2）

式中，i为叶片号；F0 为气流激振力的幅值；ω为激振频

率；t为时间；ϕ0 为相邻叶片间的激振力相位差；N为叶

片总数。

式（2）也可通过两个驻波激振力的叠加等效表

示为

Fi = F0cos [ ωt + ( i - 1)ϕ0 ] cos ωt -
F0sin [ ( i - 1)ϕ0 ] sin ωt （3）

导叶数与转子叶片转速共同决定了气流激振力

的频率。根据非定常流场计算可得到压力脉动载荷

幅值，因而可直接判断叶片是否有共振风险［16］。叶轮

振动形式由各节径 (k ) 下的振动分量 Xk叠加而成，其

合成表达式为

X = ∑
k = 0

∞
Xk （4）

根据式（3），气动激励作用下的 k阶振动响应可表

示为

Xki = A [ cos k (ϕ - ϕi ) ] { sin (2πf ) [ t - (θj - ϕi )/ (2πfr ) ] }
（5）

式中，ϕ为空间的周向角坐标变量；θj为第 j个静子导

叶在静止坐标系中的周向角位置； f为气流激振力的

频率； fr 为叶轮的固有频率；ϕi为第 i个转子叶片在旋

转坐标系中的周向角位置，当 θj = 0时，ϕi可表示为

ϕi = 2π( i - 1) /N （6）

因此，式（5）可表示为

Xki = A [ cos k (ϕ - ϕi ) ] { sin (2πf ) [ t + ϕi / (2πfr ) ] } （7）

将式（7）代入式（4），可推导得到

Xk = ∑
i = 1

N

Xki =

∑
i = 1

N

A [ cos k (ϕ - ϕi ) ] { sin (2πf ) [ t + ϕi / (2πfr ) ] }（8）

将式（6）、式（8）联立求解，可推导出叶轮振动振

幅的定量表达式为

C1 = sin π( iC + k )
sin π( iC + k ) /N （9）

C2 = sin π( iC - k )
sin π( iC - k ) /N （10）

当叶轮产生 k节径振动时，产生条件为

iC ± k = mN

式中，m为导叶编号。

2　气流激励研究

气流经 5片支板径向进入，通过 10组大小叶片的

离心叶轮后，由 17片径向扩压器排出。图 1为包含径

向进气支板的全周网格示意图。

对离心叶轮进行非定常流场计算压力结果如图 2

所示。图 2中，T1、T2 表示计算的两个时刻。随着相对

弦长的增大，叶片表面的压力载荷越来越大，集中分

布于离心叶轮大叶片后缘 20%弦长范围内（即 80%相

对弦长至出口段）。随着叶高的增加，叶片表面出现

的压力最大值和压力脉动最大值均呈均匀减小的趋

势，10%叶高位置的压力幅值达到叶片最大值，反映根

部承受较大气动激振力。

（a） 10%叶高处

（b） 90%叶高处

图2　离心叶轮大叶片压力随时间变化

Fig. 2　Time-varying pressure on large blades of a 

centrifugal impeller

图1　包含进气支板的离心压气机全周网格

Fig. 1　Full-annulus grid of a centrifugal compressor with inlet 

guide vanes
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为了研究叶片表面气动激励非定常脉动机制，在

叶片叶尖和叶片表面进行动态压力测量并进行频谱

分析。大叶片进口上游 4 mm、小叶片进口、叶轮出口

上游 4. 5 mm，共 3 个截面位置分别布置测点，测点位

置分布如图 3 所示。图 3 中，Pstk 为自定义的测点编

号缩写。

（a）测点轴向位置（b）测点1 （c）测点2   （d）测点3

图3　叶片表面压力脉动测点

Fig. 3　Blade surface pressure pulsation measurement point

从图 4~图 6可以看出，在叶片近前缘位置气流激

励以上游支板（3. 125 kHz）为主，激励强度随弦长增

长衰减迅速。至 80% 弦长后段时，径向扩压器叶片

通过频率（10. 625 kHz）成为主导激励源，其幅值显著

高于其他频率成分。对比图 7、图 8可知，扩压器叶片

产生的脉动载荷幅值远大于进气支板。与工程中离

心叶轮叶片在叶片尾缘出现断裂掉块故障现象吻合

（图 9），因此后续分析主要考虑扩压器叶片数激振。

（a） 10%叶高处

（b） 90%叶高处

图4　叶片近前缘位置压力脉动频谱

Fig. 4　Pressure pulsation spectrum near leading edge of blade

（a） 10%叶高处

（b） 90%叶高处
图5　叶片80%相对弦长处压力脉动频谱

Fig. 5　Pressure pulsation spectrum at 80% relative chord position of 
blade

（a） 10%叶高处

（b） 90%叶高处
图6　叶片近尾缘位置压力脉动频谱

Fig. 6　Pressure pulsation spectrum at near-trailing edge of blade

图7　支板激励沿弦长变化
Fig. 7　Chordwise variation of strut excitation
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图8　扩压器激励沿弦长变化

Fig. 8　Chordwise variation of diffuser excitation

（a）掉块位置形貌    （b）尾缘掉块位置

图9　叶片尾缘断裂掉块故障

Fig. 9　Blade trailing edge fracture

3　振动特性分析

分析在扩压器叶片 17 倍频激振频带内离心叶轮

的所有模态。根据Campbell图分析结果，在离心叶轮

的稳态转速区间内K = 17激振源可能诱发 11~20阶高

阶模态的共振（图10）。

图10　离心叶轮Campbell图

Fig. 10　Centrifugal impeller Campbell diagram

通过叶片的位移和应力进行危险模态确定，叶片

各阶模态在80%~100%弦长位置最大位移与整个叶片

最大位移之比列于表 1，相应的归一化振动应力之比

列于表 2。第 13、16、18、19、20阶模态的出口处与整个

叶片的归一化位移和归一化振动应力均较高，属于潜

在的危险模态。其中，第 18、19、20阶模态共振转速更

高，高转速状态下叶片的气动激振力和稳态应力水平

更高，因此，第 18、19、20阶模态的危险程度要高于第

13、16阶。

表1　叶片归一化位移

Tab. 1　Normalized blade displacement

模态阶次

11

12

13

14

15

16

17

18

19

20

全叶片

914.8

453.9

288.5

499.0

566.4

433.6

473.1

543.8

517.1

399.8

出口处
（80%~100%弦长）

34.9

124.8

113.9

87.3

147.0

229.3

133.5

230.2

303.6

245.7

出口处/全叶片/%
3.8

27.5

39.5

17.5

26.0

52.9

28.2

42.3

58.7

61.5

表2　叶片归一化振动应力

Tab. 2　Normalized blade vibration stress

模态阶次

11

12

13

14

15

16

17

18

19

20

全叶片

535 325

549 252

331 065

447 928

639 872

530 262

630 256

474 553

485 512

447 367

出口处
（80%~100%弦长）

57 355

151 880

144 620

104 524

128 934

207 656

121 529

189 574

264 288

210 057

出口处/全叶片/%
10.7

27.7

43.7

23.3

20.1

39.2

19.3

39.9

54.4

47.0

4　叶片动应力试验

对离心叶轮进行振动应力测量，基于有限元应力

分析结果，在叶片上选取 2个位置，叶片前缘、尾缘测

点如图11、图12所示。

图11　叶片前缘测点

Fig. 11　Blade inlet measurement point
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试验中测出非常明显的 17倍频共振，最大动应力

幅值出现在前缘测点，为38 749 r/min下由转速17倍频

激起的大叶片的 19阶振动，应变水平为 360 × 10-6，流
道出口的径向扩压器叶片数（K = 17）是关键激振源。

基于应力分布结果，将测点应力通过敏感度换算

到各阶模态最大应力点处应力。表 3 列出了 17 倍频

激振下叶片各阶共振的最大振动应力。试验数据表

明，在 17 倍频激振条件下，离心叶轮的第 11~17 阶模

态振动应力幅值显著低于第 18、19阶，与前文分析第

18、19阶为危险模态吻合。针对第 18、19阶危险模态

在17倍转频激振下的高周疲劳评估，基于Goodman准

则进行温度修正分析。由图 13、图 14 分析可知，第

18、19 阶高周疲劳储备不足，尾缘区域存在大振动应

力和稳态应力重叠，与叶片出口裂纹起源重合。

5　改进设计及其验证

离心叶轮的刚度较小，高阶模态非常密集，因此

难以通过调频避开共振来降低上述危险模态的振动

应力。叶轮的整体结构形式导致引入外部阻尼较为

困难。因此，本文拟采取降低气动激振力的方法提高

叶片高周疲劳寿命。主要措施如下：

1）降低叶片出口高度，叶片受力面积将减小，相

同条件下激振力将减小。

2）优化叶片叶型，降低叶片模态频率同时避免叶

片出口稳态应力和振动应力重叠，同时降低共振时激

振力大小及共振转速，稳态应力和振动应力也能同时

降低。

3）调整扩压器叶片的叶片角，降低其对离心叶轮

的势干扰，降低叶片出口负荷。

通过气流激励分析改进后，叶片脉动压力频谱，

叶片的压力脉动载荷以径向扩压器叶片（K = 17）激励

为主，压力幅值远低于故障件，其中出口处压力幅值

仅为故障件的13%（图15），气流激振力降幅明显。

改进后危险模态第 18、19阶频率较改进前均有所

下降，共振转速下降明显（表 4），离心叶轮振动应力实

测值显著下降，峰值应力仅为70 MPa。

改进后的离心叶轮经高周疲劳储备评估（图 16）

表明，其具有足够储备，并通过了整机持久试车。

图12　叶片尾缘测点

Fig. 12　Blade outlet measurement point

表3　各应变片所测得的各阶模态最大应力

Tab. 3　Maximum stress of each order mode measured by each strain gauge

模态阶次

进口/MPa

出口/MPa

11

35

—

12

—

〇

13

〇
—

14

〇
〇

15

—

〇

16

〇
—

17

〇
—

18

120

—

19

—

104

注：“〇”为无明显振动峰值；“—”为应变片未能检出该阶模态的振动应力信号。

图15　出口处压力频谱

Fig. 15　Pressure spectrum at exit

图13　第18阶模态Goodman图

Fig. 13　Goodman diagram of the 18th mode

图14　第19阶模态Goodman图

Fig. 14　Goodman diagram of the 19th mode
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6　结论

提出了离心叶轮危险模态识别方法和降低高阶

模态振动应力的方法，并通过动应力测量试验进行了

验证，得出以下主要结论：

1）通过非定常流场分析，可以确定叶轮承受的主

要激振源为出口的径向扩压器，叶片出口处 80%~

100%弦长为关键影响区。

2）对于径向扩压器激起的共振，在高转速区（本

文为 97% 转速以上）会激起比较的大的振动应力

响应。

3）采用某激振主要影响区域内局部峰值位移（或

应力）与整个叶片峰值位移（或应力）之比，可以确定

对应该激振的危险模态。

4）对于高阶危险模态，降低共振转速和气动激振

力是降低叶片振动应力，避免出现高周疲劳故障的有

效方式。

所提危险模态识别方法以及降低叶片高阶模态

振动应力的方法可为航空发动机离心叶轮、轴流叶

轮、涡轮叶片的振动设计提供参考依据。
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High-order high-cycle fatigue design of centrifugal impeller under unsteady 
flow field excitation

FENG Yajuan1, 2 LI Jian1 WANG Yuehua1 XIN Jianqiang2 SHUAI Shijin2

(1. AECC Hunan Aviation Powerplant Research Institute, Zhuzhou 412002, China)

(2. Institute for Aero Engine, Tsinghua University, Beijing 100083, China)

Abstract: [Objective] The study aims to analyze the causes of blade trailing edge fracture in a centrifugal impeller and 

propose effective improvement measures to enhance its high-cycle fatigue (HCF) life. [Methods] Firstly, unsteady flow field 

analysis was employed to identify the radial diffuser as the primary excitation source based on the relation between flow excita‐

tion and blade resonance. Secondly, dangerous high-order modes within the excitation frequency range were determined through 

modal analysis and subsequently confirmed by dynamic stress measurement tests. Finally, improvement measures, including 

reducing blade outlet height, optimizing blade profiles, and adjusting diffuser blade angles, were implemented to mitigate vibra‐

tion stress. [Results] The results of dynamic stress measurements and long-term engine tests show that the HCF reserve of the 

improved impeller meets the service requirements. The peak vibration stress was reduced from 120 MPa to 70 MPa. The 

proposed method provides a valuable reference for the vibration design of aero-engine impellers.

Key words: Centrifugal impeller; High mode vibration; Unsteady; Dangerous mode; Vibration stress; High-cycle fatigue
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