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摘要：为了降低叶片发生颤振、非同步振动等自激振动的风险，以某压气机转子叶片为对象开展失谐设计减振技术应用研究。

通过求解考虑非定常气动力的运动方程，获得不同频率分布下的特征值，用特征值虚部的最小值评估气动弹性稳定性。在此基础

上，系统地分析了隔离带数量、位置和隔离带内叶片频率分布等参数对自激振动的影响，并开展整机动应力测量，验证叶片失谐设

计的减振能力。结果表明：隔离带失谐设计能有效降低由自激振动引起的振动应力，具有不需对发动机结构进行修改、发动机性能

不降低、操作便捷、应用成本低的优点。
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Application of Mistuned Design in Vibration Reduction of Blade Self-excited Vibration
LIU Yi-xiong袁CHEN Yu-zhi袁CONG Pei-hong袁YI Feng袁DU Shao-hui

渊AECC Shenyang Engine Research Institute袁Shenyang 110015 China冤
Abstract: In order to reduce the risk of blade self-excited vibration袁such as flutter and non-synchronous vibration袁the technology

study on the vibration reduction of mistuned design was carried out for a compressor rotor blade. By solving the motion equations
considering unsteady aerodynamic forces袁the eigenvalues of different frequency distributions were obtained and the aeroelastic stability was
evaluated by the minimum value of the imaginary part of the eigenvalues. On the basis of this袁the influence of the number袁position and
frequency distribution of the blades was systematically analyzed in the isolation zone on the self-excited vibration袁 and the dynamic stress
test of the engine was carried out to verify the vibration reduction of the blade mistuned design. The results show that the mistuned design of
the isolation zone can effectively reduce the vibration stress caused by the self-excited vibration袁and has the advantages of no modification
to the engine structure袁no decrease of engine performance袁easy operation and low cost.
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0 引言

航空发动机压气机转子叶片屡次发生高周疲劳

断裂故障，且叶片的振动模式不是通常存在的整阶次

强迫振动，而是由于气流攻角等因素改变，引发气动

弹性不稳定现象，进而导致叶片产生非整阶次高振幅

的自激振动[1]，自激振动一旦发生，叶片会剧烈振动，

在短时间内断裂，后果极其严重，因此有必要开展气

流诱导叶片自激振动抑制技术研究。工程中常见的自

激振动主要是颤振和非同步振动，非同步振动的发作

区域远离经典颤振区，也远离失速区，其振动特征与

经典颤振并无差别，抑制手段与颤振类似[2]。

在不改变叶片结构和降低发动机性能的条件下，

失谐设计是航空发动机叶片抑制颤振的有效手段。实

际上由于受材料不均匀性和加工工艺限制，真实的叶

盘结构都是失谐的。国外针对失谐对叶片气动弹性稳

定性影响开展了大量研究工作。Whitehead[3]和 EWins[4]

的研究表明失谐叶片结构对颤振有一定的抑制作用；

Kaza 等[5]和 Kielb 等[6]深入研究了错频结构对颤振和

强迫振动的影响，指出错频可以提高叶片振动系统气

动弹性稳定性；Kazawa 等[7]研究了交替错频对平面振

荡叶栅颤振特性的影响；Sadeghi 等[8]从振荡叶栅非定

常气动响应的角度，研究了叶片相位角失谐和频率失
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谐对叶栅气动弹性稳定性的影响。中国在失谐对叶片

气动弹性稳定性研究方面也进行了较为深入的研究

工作。郑赟等[9]采用流固耦合能量法研究了错频对叶

片气动弹性稳定性的影响；张小伟等[10]研究了叶片相

位角对叶片颤振的影响；付志忠等[11-12]采用影响系数

法详细研究了各种错频模式和错频量等因素对叶片

气动弹性稳定性的影响规律。另外，一些学者从强迫

振动的角度出发，力图降低叶片强迫振动应力。王建

军等[13]阐述了失谐叶盘结构振动局部化的基本问题

和研究进展；袁惠群等[14-15]基于改进的嵌套遗传算法

对叶片进行减振安装优化，以降低强迫振动响应幅

值；赵志彬等[16]开展了叶盘结构受迫振动响应特性和

主动失谐技术试验研究。上述研究大多需要进行较为

复杂的数值计算，在实际发动机叶片错频设计和装配

现场叶片安装排布时缺乏可操作性。

本文采用发展的特征值法[17]对某压气机转子叶

片进行气动弹性稳定性分析，在此基础上，开展隔离

带错频设计对叶片自激振动的减振效果影响研究和

试验验证。

1 研究方法和模型

某压气机转子叶片多次发生叶根断裂故障，叶片

振动特征与强迫振动不同，主要表现为激振频率不是

转速基频的整数倍，出现锁频、锁相现象，整圈叶片的

频率锁定在 1 阶弯曲频率附近。在转动坐标系中叶片

的动频与在静止坐标系中压力脉动频率存在一定关

系，符合后行波特征。同时，叶片发生故障的区域与典

型失速颤振不同，并未发生在近喘边界，而是发生于

共同工作线，且呈现大幅稳定振动。故障现象与文献[2]

中提及的非同步振动类似，分析认为其归属于气流诱

发的叶片自激振动问题范畴。由于叶片的结构和工作

载荷不可改变，不能采用改变叶片固有频率或激振频

率等方法进行减振设计，在这种情况下对叶片进行错

频设计是最具操作性的减振措施。

采用发展的特征值法，仅考虑由叶片振动引起的

非定常气动力，则运动方程为

Mallu咬+Callu觶+Kallu=fall （1）

式中：Mall、Call、Kall 分别为质量、阻尼和刚度矩阵。

当考虑叶片的前 l阶模态时，第 k 个叶片的位移为

uk=准Uk （2）

式中：Uk 为第 k 个叶片的前 l 阶复数模态振幅向量；准

为适用于所有叶片的前 l 阶模态。将式（2）代入式（1）

并前乘 准T，得到

mkU咬 k+ckU觶 k+kkUk=fk （3）

式中：mk、ck、kk 分别为第 k 个叶片的模态质量、模态阻

尼和模态刚度矩阵；Fk 为第 k 个叶片的模态气动载荷。

叶片的模态气动载荷组成的向量为

mU咬 +cU觶 +kU=F （4）

式中：m、c、k 分别为叶片的模态质量、模态阻尼和模

态刚度矩阵。

假设叶片做简谐振动，振动频率为 棕，则模态运

动方程为

（-棕2m+i棕c+k）Uei棕t=Fei棕t （5）

假定 Qn 为节径数为 n 对应的复数振幅，E 为模态

坐标系位移与行波坐标系位移之间的变换矩阵，则有

U=EQ （6）

将式（6）代入式（5）可得

（-棕2m+i棕c+k）EQ=F （7）

对于一般的振动形式，气动力可以通过单个行波

叠加获得，对于任意行波振动，第 n 节径的广义气动

力 Pn 可以表示为气动力影响系数 an 乘以复数模态振

幅的线性形式

Pn=anQn （8）

将式（8）代入式（7）并前乘 E 的共轭转置矩阵

E*，可得行波坐标系下的振动方程

（-棕2m+i棕c+k）Q=aQ （9）

式中：a为对角矩阵，其对角线元素 an 为行波坐标系

下节径数为 n 的气动力影响系数

an=an
R
+ian

I
（10）

将式（10）代入式（9）可得

an
R
-棕2mn,n+kn,n （11）

an
I
=棕cn,n （12）

通过将物理坐标系下的振动方程转换到模态坐

标系并进一步转换到行波坐标系，得到表征叶片气动

弹性稳定性的特征值，以特征值虚部的最小值评估叶

片的气动弹性稳定性。特征值法优点是可以采用调整

密度或者弹性模量的方式分析不同叶片频率排布对

特征值的影响。

某压气机转子叶片的有限元模型和 1 阶弯曲模

态分布如图 1 所示，在计算过程中考虑了榫头对叶片
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频率和振型的影响。

在非定常流场分析时如果按整圈叶片进行计算会

消耗大量计算资源且耗时较长，结合文献[11、17-19]

可知，假设叶片在某 1 阶模态振荡作用下，只有参考

叶片振动，其它叶片不动，则通过在不同叶片间相位

角下对所有叶片的非定常气动力叠加，即可获得行波

运动形式下的气动阻尼。同时，参考叶片对其它叶片

的影响随着距离的增加而迅速减小，如图 2 所示。分

析认为 7 个通道的流体模型即可保证足够的计算精

度，所建立的流体模型如图 3 所示。

2 叶片失谐设计

工程中经常采用频率隔离带的形式来实现错频

设计，对频率较低的叶片错频量为 5%～10%，对频率

较高的叶片错频量一般为 3%～5%，通常的频率错频

是指叶片静频。

错频设计主要考虑 2 方面内容：

（1）频率分布：主要包括隔离带的数量和位置、隔

离带之间叶片分布形式设定等；

（2）叶片频差：主要包括隔离带频差、隔离带内叶

片之间的频差、整级频差等。

为研究不同的错频模式和错频量对于叶栅气动

弹性稳定性的影响，本文主要从隔离带的数量、位置、

其内叶片频率分布等几方面开展基于特征值法的某

压气机转子叶片的气弹稳定性影响分析。

2.1 谐调叶片气弹稳定性分析

某压气机转子叶片共有 38 片，静频为 520 Hz，

谐调叶片的特征计算值如图 4 所示。从图中可见，特

征值虚部最小为 0.19，根

据特征值法的定义，叶片

气弹稳定性随特征值虚部

的增大而增大，为此本文

的主要目标是寻找到合适

的错频方案以提高叶片特

征值虚部的最小值。

2.2 隔离带数量影响

在谐调叶片的基础上引入隔离带的概念，主要做

法是选择若干频率较高的叶片，将其在周向以一定的

规律分布，目的是破坏叶片的循环周期对称性，使得

当发生自激振动时，振动系统无法轻易将所有叶片调

制到同一频率。

隔离带数量可根据整

圈叶片数量调整，隔离带

数量为 3 时的频率分布如

图 5 所示。

以某压气机叶片为

例，分析了隔离带数量为

3～8 时叶片特征值虚部的

变化情况，根据工程经验，

隔离带与相邻叶片的频差

取为 3%。不同数量的隔离

带对叶片特征值虚部最小

值的影响规律如图 6 所

示。从图中可见，特征值虚

部最小值由 0.19 增大到

0.40，有显著提升，说明引入隔离带能够有效提高叶片

的气弹稳定性。同时，隔离带设置时数量不宜太多，否

则无法体现隔离作用；奇数隔离带比偶数隔离带作用

更为明显。

2.3 隔离带位置影响

隔离带在周向的分布形式对特征值也有一定影

响，以 5 个隔离带为例，制定了 6 种隔离带错频方案，

如图 7 所示。

计算得到了叶片特征值虚部最小值随隔离带位置

的变化规律，如图8所示。从图中可见，当隔离带在周向

均布时，特征值虚部最小值较大，能够有效破坏叶片循

（a）有限元模型 （b）1 阶弯曲模态

图 1 某压气机转子叶片的有限元模型和 1阶弯曲模态

图 2 气动力影响系数幅值 图 3 7通道流场模型

图 4 谐调叶片特征值在

复平面分布

图 5 隔离带错频分布

图 6 隔离带数量对特征值

虚部最小值影响
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环对称周期性，提高系统

的稳定性。当隔离带连续

排布时，特征值虚部最小

值减小，隔离作用不明显。

2.4 隔离带内相邻叶片

频率分布影响

为了更加有效地提

高叶片气弹稳定性，在设

置隔离带的基础上，将隔

离带内叶片也进行错频，

为便于说明，本文均以相

邻叶片交叉错频模式开

展研究，如图 9 所示。真

实开展错频设计时，隔离

带内叶片不仅限于交叉

错频方式。

计算了 3～6 个隔离带均布时，隔离带内相邻叶

片呈交叉错频时，错频量对特征值虚部最小值的影

响，如图 10 所示。

3 失谐方案和试验验证

3.1 失谐方案设计

根据上述研究结论，

提出 1 种基于隔离带的

失谐叶片降低自激振动

应力的设计方法，设计流

程如图 11 所示。其主要

思路是对装配现场已有

叶片进行频率或质量排

序，根据叶片频率大小和

叶片数量确定隔离带数

量和周向位置，然后确定

隔离带内叶片频率排布，

最终在达到平衡配重要

求的基础上完成叶片失

谐方案设计，这种方法充

分考虑了装配现场的实际

情况，在不需改变叶片结

构的基础上，仅通过频率

大小即可确定相对较优的

安装方案，减振效果好，工

程实用性强，应用成本低。

据此设计了某压气机转子叶片失谐方案，如图

12 所示。其中，方案 1 隔离带不明显；方案 2 为 3 个

隔离带，隔离带内交叉错频；方案 3 在方案 2 的基础

（a）位置 1 （b）位置 2

（c）位置 3 （d）位置 4

（e）位置 5 （f）位置 6

图 7 隔离带不同位置分布

图 10 隔离带内相邻叶片

频差影响

图 11 航空发动机叶片失谐

减振设计流程

（a）方案 1 （b）方案 2

（c）方案 3 （d）方案 4

图 12 某压气机叶片失谐减振方案设计

535 Hz

520 Hz

1 2 3 4
5
6
7
8
9
10
11
12

13

15
14

16
17181920212223

24
25

26
27
28
29
30
31
32
33
34

35
3637

38

535 Hz

520 Hz

1 2 3 4
5
6
7
8
9
10
11
12

13

15
14

16
17181920212223

24
25

26
27
28
29
30
31
32
33
34

35
3637

38
535 Hz

520 Hz

1 2 3 4
5
6
7
8
9
10
11
12

13

15
14

16
17181920212223

24
25

26
27

28
29
30
31
32
33
34

35
3637

38

535 Hz

520 Hz

1 2 3 4
5
6
7
8
9
10
11
12

13

15
14

16
17181920212223

24
25

26
27

28
29
30
31
32
33
34

35
3637

38
535 Hz

520 Hz

1 2 3 4
5
6
7
8
9
10
11
12

13

15
14

16
17181920212223

24
25

26
27
28
29
30
31
32
33
34

35
3637

38

图 8 隔离带位置对特征值

虚部最小值影响
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图 13 各方案下特征值在复

平面分布

5200
5150
5100
5050
5000
4950
4900
4850
4800
4750
4700

方案 1
方案 2
方案 3
方案 4

0.25 0.35 0.45 0.55 0.65 0.75 0.85

特征值虚部

上每个隔离带的交叉错频量不一致；方案 4 在方案 3

的基础上将隔离带扩展为 5 个。

计算得到的各种方案下特征值在复平面的分布，

如图 13 所示。从图中可见，根据制定的叶片失谐方案

计算得到的特征值虚部

最小值相对于谐调叶片

振动系统已经有了明显

改善，方案 3 和方案 4 的

特征值虚部最小值基本

相当，比方案 1 和方案 2

的大。

3.2 试验验证

为验证隔离带失谐设计方法的实用性及数值仿

真的准确性，开展整机动应力测试，布置应变片和光

纤监控叶片的振动情况，安装压力脉动传感器用以获

取转动坐标系与静止坐

标系之间的关系。获得了

4 种不同失谐设计方案

的实测光纤与特征值虚

部最小值之间的关系，如

图 14 所示。

根据理论分析与试验结果可以发现：

（1）对比方案 1 和其它方案的结果可以发现，隔

离带不明显时，特征值虚部最小值较小，实测的光纤

值也偏高，其对自激振动的抑制能力较差，设置隔离

带可有效提高叶片振动系统的稳定性；

（2）方案 2 和方案 3 结果对比表明，在隔离带内

相邻叶片交叉错频的减振效果相对较差，可适当调整

隔离带内相邻叶片频率分布以打破对称性从而提高

稳定性；

（3）方案 3 和方案 4 的结果对比表明，对于固定

数量的叶片振动系统，隔离带数量有 1 个较佳值，本

文研究的压气机叶片系统有 3 个隔离带时减振效果

较好，低于 3 个隔离带减振效果不明显，隔离带数量

超过该值后气弹稳定不再显著提升；

（4）方案 3 中叶片稳定性的理论计算结果最高，

而其试验光纤值最低，说明特征值虚部最小值可以有

效表征叶片系统的气弹稳定性。

4 结论

本文采用特征值法分析了隔离带错频设计对航

空发动机转子叶片自激振动的影响规律，提出了 1 种

工程可用的隔离带失谐设计方法，得出以下结论：

（1）设置隔离带可以打破叶片振动系统的周期对

称性，提高叶片的气弹稳定性，极大改善了由自激振

动带来的叶片振动问题。对于固定数量的叶片振动系

统，可以通过合理设置隔离带数量和隔离带内相邻叶

片频率分布，获得较佳的隔离带减振方案；

（2）特征值虚部最小值与由自激振动引起的振动

之间的对应关系较好，可以有效表征叶片系统的气弹

稳定性，对于盘榫结构叶片排布安装和整体叶盘结构

的失谐设计均具有重要意义。

（3）隔离带错频设计可根据装配现场实际情况进

行叶片安装排布，且不需要对叶片结构进行修改，发

动机性能不会降低，在某压气机转子叶片减振设计的

应用表明，该设计工程实用性强。
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