
 
文章编号：1000-8055（2022）10-2142-15　　　　　　　　　　doi：10.13224/j.cnki.jasp.20220282

人为失谐改善叶盘气弹稳定性的机理分析
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摘　　　  要：    理解人为失谐提升叶盘气动弹性稳定性的机理，有助于提高航空发动机叶盘的结构设计水平。

首先，通过将失谐叶盘的气弹耦合模态投影到谐调模态张成的线性空间中，获得了以谐调叶盘气动阻尼比线

性叠加表示的失谐叶盘气动阻尼比的解析表达式。从理论上证明了：失谐气弹耦合模态振型中包含多个彼

此独立的谐调叶盘模态振型的贡献；气动阻尼比水平较高的谐调叶盘模态的参与提高了失谐叶盘的气弹稳

定性。接着，提出了失谐叶盘气弹稳定性的预测方法，在计算过程中先分别分析失谐和气弹耦合的模态特性，

再相互结合预测失谐叶盘的气动阻尼比水平。该方法只需进行一次气弹耦合分析，一是在实际设计中可降

低对失谐设计叶盘气弹稳定性实验测量需求，二是降低仿真过程中的计算量，加快失谐模式寻优过程。最后，

采用具有 NASA-Rotor37叶型的叶盘作为研究对象，在多种失谐模式和失谐强度下验证了上述理论的正确性。

结果表明：解析表达式误差小于 0.1%；预测方法对稳定边界有一定的高估且误差在 5%以内，对于总体影响

规律的预测与精确解一致。
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Abstract:  By  projecting  the  aero-elastic  modes  of  the  mistuned  bladed  disk  to  the  modal  space
spanned by  the  tuned modes，a  closed-form expression  of  the  mistuned aerodynamic  damping ratio  as  a
linear superposition of the tuned damping was obtained. It was theoretically demonstrated that: a mistuned
aero-elastic  mode  was  constructed  by  several  tuned  and  independent  modes;  and  the  contribution  of  the
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tuned modes with high aeroelastic damping can increase the aeroelastic damping of the mistuned mode. A
method to predict the aerodynamic damping ratio of the mistuned bladed disk was proposed. It started with
respective  analysis  of  aero-elastic  coupling  and  mistuning， and  the  aerodynamic  damping  ratio  of  the
mistuned  modes  can  be  predicted.  A  single-time  aeroelastic  analysis  was  required  for  two  significant
benefits. One is reducing the experimental measurements and the other is decreasing the calculation cost to
accelerate  the  optimization  process  of  mistuning  pattern.  The  bladed  disk  with  NASA-Rotor37  blade
profile  was  considered， and  several  typical  mistuning  patterns  were  applied  with  different  levels  of
mistuning  strength.  Results  showed  that  the  closed-form  expression  had  an  error  lower  than  0.1%.  The
prediction  method  would  overrate  the  stability  boundary  with  error  lower  than  5%， so  it  is  capable  to
capture the overall trends of the accurate results.

Keywords:   bladed disk (blisk)；intentional mistuning；aero-elastic stability；modal mapping；
quantitative analysis

 

避免颤振是现代航空发动机核心部件——叶

盘设计中的重要环节。叶盘在设计之初为循环周

期结构（各个扇区具有相同的几何参数、材料特

性），即谐调叶盘。但是由于难以避免的加工误

差、装配误差以及使用磨损等因素，导致叶盘各

个扇区之间出现微小差异，称为失谐。失谐的存

在导致叶盘产生响应放大问题[1]，对叶盘使用寿

命带来不利影响。但是研究[2-3] 中发现失谐有利

于提升叶盘气弹稳定性。由于上述引起叶盘失谐

的原因存在不可控以及随机的特性，因此研究人

员提出人为地对叶盘引入失谐设计，从而在一定

失谐水平下最大化失谐对叶盘气弹稳定性的提升

效果。已有研究中采用加工凹槽[4]、涂抹重漆 [5]

以及叶尖附加质量[6] 的方式引入失谐设计。

失谐模式是指叶盘扇区间力学性能偏差的分

布规律，该分布规律对提升叶盘气弹稳定性具有

重要影响。目前工程中最常用的失谐模式为交替

失谐[1]，即两种力学特性的叶片沿叶盘周向交替

分布，研究中发现相比于随机进行叶片排列的方

式，交替失谐设计对叶盘气弹稳定性提升的效果

更为显著[7-10]。此外，研究人员通过优化方法得到

叶盘在特定工况下的最佳失谐设计[11]，但是对比

交替失谐，优化得到的失谐模式对随机误差的敏

感性较高，即额外误差的引入会明显降低其改善

作用[12]，因此尚无定论何种失谐方式可以适用于

多种工况。如果从单纯提升叶盘气弹稳定性考虑，

交替失谐可能是较好的选择。但若同时考虑避免

响应放大的问题，就需要通过优化方法得到兼顾

提升气弹稳定性和抑制响应局部化的最佳失谐模

式[3,12-13]。在各种失谐模式中，谐波失谐已经得到

一些研究人员的关注[14-17]，并且发现合理选择谐

波数可以更好地提升叶盘气弹稳定性。但是谐波

失谐相对于交替失谐有更高的实现难度，因此有

人[18] 提出利用机电耦合的方式实现目标形式的

失谐模式，解决了最优失谐模式引入过程对高精

度的要求。

为获得叶盘失谐与气弹稳定性边界之间的关

系，研究人员提出在叶盘结构振动与非定常气动

力之间建立线性动力学关系，目前最为成熟的模

型为气动影响系数[19]，该方法被广泛采用在不同

模型的气弹稳定性研究中，包括集总参数模型[3,8-12]，

以及高保真叶盘模型[14,20-22]。

针对失谐改善叶盘气弹稳定性机理问题，目

前通常采用流体-机械单向耦合线性模型进行研

究，即只考虑结构对流场的作用，并假定流场气

动力对叶盘振动的影响可以忽略。在分析叶盘几

何失谐对气弹稳定性作用的研究中，减缩模型[21-23]

得到了发展与应用。Panovsky等 [24] 利用 3个流

场通道分析叶盘气弹稳定性，并基于气动影响系

数法提出稳定系数，该系数建立了叶片气弹稳定

性的敏感性与设计参数之间的关系。研究发现叶

片折合频率对叶片扭心位置的敏感性较高，因此

提出通过控制叶片振型进行气弹稳定性设计的思

路。在该研究中对失谐的影响并没有考虑。

Campobasso等 [25] 基于渐进模型获得了集总参数

模型的气动阻尼比结果，通过研究交替失谐与随

机失谐的作用，发现失谐通过耦合谐调叶栅正交

模态，达到提升叶片气弹稳定边界的作用。Mar-
tel  等 [20-22] 基于渐进失谐模型（asymptotic mistun-
ing model，AMM）方法，解释了叶盘最大气动阻尼

比与最小气动阻尼比随失谐强度增大的变化的

原因。
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上述对失谐改善叶盘气弹稳定性机理的研究

表明将失谐叶盘气弹耦合模态投影到谐调叶盘气

弹耦合模态张成的空间中，可以获得不同谐调叶

盘气弹耦合模态的贡献度，在此基础上可以定性

解释失谐模式对叶盘气弹稳定性的改善作用。该

思路已经在研究 [13-14]中得到应用，但是该解释

方法尚存在两方面不足：一方面，缺乏评估叶盘

气动阻尼比的定量表达式，这导致上述定性解释

的准确性难以保证；另一方面，无法在不考虑气

弹力效果的基础上，仅利用失谐叶盘模态与谐调

叶盘气弹耦合模态评估失谐叶盘气动阻尼比水平，

也就是说无法在不引入气动弹性力的基础上，评

估失谐模式对叶盘气动阻尼比的影响。

针对上述两方面不足，本文基于模态投影的

思路，获得了失谐叶盘气动阻尼比与谐调叶盘气

动阻尼比之间的定量表达式，并验证其正确性，

得到了评估失谐模式改善效果的定量解释。进一

步解耦失谐设计与气弹稳定性分析，提出了预估

失谐叶盘气动阻尼比水平的方法，并进行验证。

研究中采用的模型为叶型为 NASA-Rotor37的叶

盘，并在研究中考虑了谐波失谐，交替失谐，随机

形式失谐等失谐方式。

 1    叶盘气弹稳定性理论基础

 1.1   叶片失谐的叶盘动力学

对于叶片失谐叶盘，在不考虑外部激振力与

结构阻尼时，其动力学方程为

(M+∆M) ẍ+ (K+∆K) x = Fa （1）

M K ∆M

∆K
Fa x

式中 、 分别为叶盘质量矩阵与刚度矩阵， 、

为叶片失谐导致质量矩阵与刚度矩阵的变化，

为叶片振动引起的非定常气动力， 为叶盘位

移向量。

为分析失谐对叶盘气弹稳定性的影响，采用

基础失谐模型（fundamental mistuning model，FMM）[26]

对叶盘进行降阶，该方法针对叶盘以叶片振动主

导的模态族，进行如下变换：

x =Ψq （2）

Ψ

Ψ = [φt1, · · · ,φti, · · · ,φtN]

φti i q

式中 由谐调叶盘以叶片振动主导的模态族中的

模态向量构成，其表示式为 ，

为谐调叶盘第 阶模态向量， 为模态响应。由

于叶盘以叶片振动主导的模态族中的模态有相近

的频率，因此基于 FMM方法，利用式（2）的变换

关系，可以将叶片失谐引起的质量矩阵与刚度矩

∆M ∆K阵的改变 、 写成如下形式：

R =ΨT（∆K−ω2∆M）Ψ ≈ 2ω2
avgΩ （3）

ω ωavg

Ω

式中 为叶盘模态族的模态频率， 为叶盘模态

族中模态频率的均值， 表达式为

Ω =


ω̄0 ω̄1 · · · ω̄N−1

ω̄N−1 ω̄0 · · · ω̄N−2

...
...
. . .

...
ω̄1 ω̄2 · · · ω̄0

 （4）

ω̄p p = 0,1,2, · · · ,N −1式中 （ ）为

ω̄p =
1
N

N−1∑
s=0

eisp 2π
N ∆ω（s）

b （5）

∆ω（s）
b s

N

为叶盘上第 个扇区中叶片相对于谐调叶片

时频率偏移量， 为叶盘扇区数，i为虚数单位。

将式（2）与式（3）代入式（1），则失谐叶盘在谐

调叶盘模态族空间中的动力学方程为

[Λ+R−λmj I]z j = F̂a （6）

Λ

I N ×N

Λ

F̂a Fa

式中对角矩阵 的对角线元素为谐调叶盘模态族

中模态频率平方， 为单位矩阵，矩阵维度为 ，

通过谐调叶盘有限元模型模态分析得到 中对角

线元素。 为非定常气动力 在模态空间中的投

影，投影关系为

F̂a =Ψ
TFa （7）

λmj j j z j为第 阶特征值，第 阶模态向量 满足归一化

条件

zHj z j = 1 （8）

式中 H代表共轭转置。

 1.2   气动影响系数法原理

Fa对于由叶片振动引起的非定常气动力 ，采

用气动影响系数法[1] 对其进行计算。气动影响系

数法假设叶片振动与其引起的非定常气动力为线

性关系，而叶盘上任一叶片上所受非定常气动力

是每个叶片振动引起的非定常气动载荷在其上的

线性叠加。

根据气动影响系数法，叶盘叶片在模态坐标

系中的非定常气动力可以表示为

F̂a =Ψ
TaΨq （9）

a ai（i = 0, · · · , j, · · · ,N −1）

i

ΨTaΨ A A

式中 为对角阵，对角元素

对应谐调叶盘模态坐标系中节径数为 时的气动

力影响系数。将 记为 ，矩阵 为如下形式：
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A =


A0 A1 · · · AN−1

AN−1 A0 · · · AN−2

...
...
. . .

...

A1 A2

... A0


（10）

Ak（k = 0,1,2, · · · ,N −1）

k

式中 表示当参考叶片（0
号叶片）振动时，在 号叶片上引起的非定常气动

力。由此可以看出叶盘上每个叶片所受非定常气

动力为每个叶片振动引起非定常气动力的求和

结果。

将式（9）与式（10）代入式（6）可以得到失谐叶

盘气弹耦合特征方程

[Λ+R− A−λiI]qi = 0 （11）

i

λi qi

求解特征式（11）可以得到失谐叶盘第 阶复

特征值 和复特征向量 。特征向量满足归一化

条件

qH
i qi = 1 （12）

i对应失谐叶盘第 阶模态频率为

ωi = Re
( √
λi

)
（13）

i而失谐叶盘第 阶模态对应的气动阻尼比为

ξi =
−Im
(√
λi

)
Re
(√
λi

) （14）

式中 Re表示实部，Im表示虚部。

 1.3   气动影响系数法线性化验证

气动影响系数法的原理可以参考文献 [27]，
根据气动影响系数的原理，得到如图 1所示的气

动影响系数计算流程。对于叶片上所受非定常气

动力需要采用流场非定常分析，并使用动网格技

术。在流场计算中存在大量非线性因素，而振动

叶片的最大振动幅值影响网格的变形量，进而对

流场计算结果产生影响。对于失谐叶盘，存在模

态局部化的现象，即特定叶片的模态振动幅值会

超过谐调叶盘对应的模态振动幅值，同时部分叶

片的模态振动幅值会低于谐调叶盘模态振动幅值。

因此在研究失谐对叶盘气弹稳定性影响中，需要

验证气动影响系数不受参考叶片振动幅值的影响，

即参考叶片设定不同最大振动幅值时，计算得到

的气动影响系数保持一致。

ρ = 7 800 kg/m3 µ = 0.3

为验证气动影响系数线性化假设，采用如图 2
所示叶盘。叶盘材料弹性模量为 E=280 GPa，密
度 ，泊松比 。叶盘的叶型为

NASA-Rotor37，该叶盘具有 36个扇区。根据图 2（b）
中叶盘频率节径信息，该叶盘第 1模态族由叶片

振动主导（如图 3所示），该模态族中各模态具有

相近的模态频率，此外该模态族与其他模态族距

离较远，满足基础失谐模型法的应用条件。

根据气动影响系数计算方法，将该模态中叶

片振型作为参考叶片的振动形式，如图 4所示。

叶片振型计算利用商用软件 Ansys完成，计算中

叶片根部固定，这是由于图 3中叶盘变形主要发

 

节点力
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气动力
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气动力分布

气动影响系数
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模态投影 模态分析

频谱分析
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模态振动形式

数据插值
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运动形式

叶片表面非定常
气动力分布非定常

分析

图 1    气动影响系数计算流程

Fig. 1    Calculation process of aerodynamic influence coefficient
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Fig. 2    Finite element model of blisk
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生在叶片部分，轮盘变形可以忽略，因此可以单

独对叶片进行模态分析获得其变形形式。在图 5
所示流场域中选择任一叶片作为参考叶片，计算

过程中除参考叶片，其余叶片保持静止状态。在

气动影响系数流场计算中，采用商用计算软件

Ansys CFX完成，入口边界条件为总温总压入口

边界条件，出口条件为静压出口，周向均匀轴向

进气，参数如图 6所示，参数参考文献 [28]设置，

叶盘转速设定为设计转速 1 800 rad/s。其余流场

计算相关参数设定可以参考文献 [28]。
计算各叶片表面由于参考叶片振动引起的非

定常气动力时，首先需要进行流场定常计算，采

用上述所用流场边界条件，定常计算收敛后的结

果作为非定常计算的初始条件。非定常计算采用

时间积分法，并使用动网格技术，将参考叶片的

每个振动周期划分为 64个时间步，经过试算，确

定参考叶片振动周期数大于 3后，各叶片表面的

非定常气动力变化呈稳定周期性，即计算结果收

敛。进行气动影响系数计算时，使用叶片表面非

定常气动力在参考叶片单个振动周期内的变化即

可。在后续研究中，参考叶片最大振幅设置不同

值，验证气动影响系数法线性化假设。

在进行气动影响系数计算时，需要提取各叶

片表面的非定常气动力。因此在流场非定常计算

过程中，基于图 4中有限元模型中网格节点位置，

在流场网格中各叶片表面相同位置设置观测点，

以记录非定常气动力。非定常计算结束后，提取

各叶片上的观测点数据，获得参考叶片振动时非

定常气动力。分析参考叶片振动在不同叶片上引

起的非定常气动力特征时，提取不同叶片上相同

位置观测点上的非定常气动力，为说明参考叶片

 

图 3    叶盘第 1阶模态族二节径振型（图 2（b）蓝色圈出）

Fig. 3    Modal shape of the blisk 1st modal family with 2 nodal

diameter （blue circled in Fig.2（b））
 

 

图 4    参考叶片振动形式

Fig. 4    Vibration form of the reference blade
 

 

图 5    流场计算域

Fig. 5    Calculation domain of the flow field
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图 6    流场入口边界条件

Fig. 6    Inlet condition of the flow field
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振动对不同叶片的影响的一般性，可以根据需要

提取所需参考点位置，这里提取各叶片前缘中部

位置观测点上的非定常气动力，如图 7所示。图

中叶片 1表示参考叶片，叶片 2与叶片 36分别位

于参考叶片两侧。由于叶型存在扭转，导致振动

时对叶片两侧流场的作用效果不同，因此可以看

到在距离参考叶片相同距离的叶片上的非定常气

动力并不一致。此外随着与参考叶片距离的增大，

叶片上非定常气动力幅值同时降低。
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图 7    叶片网格节点非定常气动力

Fig. 7    Unsteady aerodynamic force on blade nodes
 

为验证气动影响系数的线性化假设，参考叶

片最大振幅分别设为 1、0.2、0.5 mm。根据气动

影响系数原理计算得到的结果为复数形式，为方

便显示，这里直接对气动影响系数取模，结果如

图 8所示。可以看到当参考叶片最大振幅变化时，

计算得到的气动影响系数基本一致，由此可以证

明非定常气动力与叶片振幅呈线性关系，在研究

失谐对叶盘气弹稳定性影响时，不需要针对每个

失谐叶盘中不同振幅的叶片进行气动影响系数重

新计算，只需对谐调叶盘的气动影响系数计算即

可满足后续对失谐叶盘气弹稳定性分析的需要。

 2    人为失谐改善叶盘气弹稳定性机理

 2.1   机理推导

叶盘的气弹稳定性一般是由最小的模态气动

阻尼比所决定。已有的研究表明，叶盘失谐使原

本互相独立的谐调叶盘模态具有了耦合关系，通

过气动阻尼比水平较高模态的参与提高气弹稳定

性较差模态的气动阻尼比水平。这一研究结论定

性解释了失谐可以改善叶盘气动阻尼比的原因。

但由于已有的研究尚不足以在失谐叶盘模态的耦

合关系与气动阻尼比的改变之间建立直接联系，

因而不能定量解释失谐模式与叶盘气动阻尼比提

升水平的关系。为获得失谐模式对叶盘气动阻尼

比提升的定量解释，首先需要建立失谐叶盘与谐

调叶盘模态气动阻尼比之间的联系。

对于谐调叶盘，其气弹耦合方程为

[Λ− A−λtjI]y j = 0 j = 1,2, · · · ,N （15）

λtj

y j y j

通过求解谐调叶盘的气弹耦合式（15），可以

获得谐调叶盘的气弹耦合特征值 与气弹耦合模

态向量 。模态向量 满足归一化条件

yH
j y j = 1 （16）

λi qi

qi

y j

而对于失谐叶盘气弹耦合特征式（11）的求解

可以得到对应的气弹耦合特征值 与模态向量 。

根据谐调叶盘模态向量之间的线性无关性，可以

将失谐叶盘气弹耦合模态向量 利用谐调叶盘气

弹耦合模态向量 线性表示：

qi = [y1, y2, · · · , y j, · · · , yN]



βi1

βi2

...

βi j

...

βiN


=

N∑
j=1

y jβi j （17）

βi j y j

qi

式中 为谐调叶盘气弹耦合模态向量 表示失谐

叶盘气弹耦合模态向量 时的权重系数。

qi

qi qH
i qi

将模态向量 代入式（11）中，并左乘模态向

量 的共轭转置向量 ，根据模态向量 的归一
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化条件式（12），失谐叶盘气弹耦合特征方程可以

写成

qH
i（Λ+R− A）qi = λi （18）

R Λ

由于失谐是叶片在质量、刚度上的微小变化，

因此失谐矩阵 中的值相对于叶盘整体刚度阵

为小量，式（18）可以做如下近似：

qH
i（Λ− A）qi ≈ λi （19）

将式（17）代入式（19），可以得到

βHYH（Λ− A）Yβ ≈ λi （20）

式中 

Y = [y1, y2, · · · , y j, · · · , yN]

β =



βi1

βi2

...

βi j

...

βiN


（21）

y j由于谐调叶盘模态向量 满足条件

yH
j（Λ− A）y j = λ

t
j j = 1,2,3, · · · ,N （22）

因此式（20）可以写成如下形式：

[β∗i1, · · · ,β∗i j, · · · ,β∗iN]


λt1
. . .

λtj
. . .

λtN





βi1

...

βi j

...

βiN


≈ λi

（23）

β∗i j βi j

λi

式中 为 的共轭，因此失谐叶盘气弹耦合特征

值 可以表示为如下形式：

λi ≈
N∑

j=1

λtj
∣∣∣βi j

∣∣∣2 i = 1,2, · · · ,N （24）

由此通过失谐叶盘气弹耦合模态与谐调叶盘

气弹耦合模态之间的关系（式（17）），建立失谐叶

盘气弹耦合特征值与谐调叶盘气弹耦合特征值之

间的线性关系，并且权重系数保持一致。

qi将式（17）代入失谐叶盘模态向量 归一化条

件式（12），可以得到

βHYHYβ = 1 （25）

根据谐调叶盘模态向量归一化条件式（16），

可以得到

N∑
j=1

∣∣∣βi j

∣∣∣2 = 1 （26）

式（24）计算得到的失谐叶盘气弹耦合特征值

为复数形式，根据已有研究[13,15]，该特征值实部远

远大于其虚部，因此可以做如下近似：

Re（
√
λ）≈

√
Re（λ）

Im（
√
λ）≈ Im（λ）

2
√

Re（λ）

（27）

ξ

根据叶盘气动阻尼比计算式（14），气动阻尼

比 有如下近似表达式：

ξ = − Im（
√
λ）

Re（
√
λ）
≈ − Im（λ）

2Re（λ）
（28）

λi i ξi

将式（24）代入式（14），可以得到关于特征值

的失谐叶盘第 阶气动阻尼比 的近似表达式

如下：

ξi ≈ −
Im（λi）

2Re（λi）
=

N∑
j=1

[Re（λtj）

Re（λi）
ξtj
∣∣∣βi j

∣∣∣2] （29）
ξtj j式中 为谐调叶盘第 阶气动阻尼比，其计算式为

ξtj = −
Im
(√
λtj
)

Re
(√
λtj
) ≈ − Im（λtj）

2Re（λtj）
（30）

Re
(√
λtj

)
Re
( √
λi

)
通常，较小的失谐水平不会引起叶盘模态频

率的较大偏移，因此谐调叶片模态频率

可以近似等于失谐叶片模态频率 ，式（30）

可以写成如下形式：

ξi ≈
N∑

j=1

(
ξtj
∣∣∣βi j

∣∣∣2) （31）

式（31）说明失谐叶盘气动阻尼比可以近似表

示为谐调叶盘气弹气动阻尼比的线性组合，由于

式（31）是对失谐叶盘气动阻尼比的近似表示，在

利用其对失谐改善气弹稳定性机理进行解释前，

其准确性首先需要通过与直接求解失谐叶盘气弹

耦合特征方程得到的气动阻尼比进行对比验证。

 2.2   数值计算结果

为验证式（31）的准确性，将图 2所示叶盘第

1模态族的气弹稳定性分析作为算例，采用 2.1小

节计算得到的气动影响系数，计算得到谐调叶盘

一弯模态族气动阻尼比分布情况，结果如图 9所

示。根据气动阻尼比分布可以看到当前流场条件

下，叶盘部分模态对应的气动阻尼比为负，即存
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在气弹失稳现象。

由于这里的研究目的在于说明失谐改善叶盘

气弹稳定性机理的正确性，因此主要考虑谐波形

式人为失谐引入叶盘后，叶盘气动阻尼比的改变

情况。谐波形式的人为失谐可以用下式表示：

∆ω j
b = Acos

( N
2π

h j
)

（32）

N j = 1,2, · · · ,N
h

A

式中 为叶盘结构所具有的扇区数；

为叶盘的扇区编号； 为人为失谐谐波数，代表沿

着叶盘周向失谐谐波重复的次数； 代表人为失

谐最大频率偏移量（也称为人为失谐强度），在研

究中人为失谐最大频率偏移量设定为 1%。
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图 9    谐调叶盘一弯模态族气动阻尼比分布

Fig. 9    Distribution of the aerodynamic damping ratio of the

tuned blisk with blade 1st bending deformation
 

从图 9可以看出，谐调叶盘节径数为 6时对

应的气动阻尼比水平较高，而节径数为 18时，叶

盘气弹稳定性最差。这里将谐波数为 6以及谐波

数为 18的人为失谐引入叶盘，这两种人为失谐形

式如图 10所示。当人为失谐谐波数为 18，即为

交替失谐形式。

将上述两种人为失谐形式分别引入叶盘，按

基础失谐模型法与气动影响系数法计算失谐叶盘

气弹耦合模态以及气弹耦合模态频率，在此基础

上分别计算对应的气动阻尼比分布；然后将结果

与根据式（11）计算得到的两种失谐模式下失谐叶

盘近似气动阻尼比值（以下称为“准确值”）对比，

结果分别如图 11与图 12所示。

两图中失谐叶盘气动阻尼比的数值模拟结果

与用式（31）近似得到的结果一致，这说明将失谐

叶盘气弹耦合模态表示为谐调叶盘气弹耦合模态

的线性叠加后，利用得到的气弹耦合模态对谐调

叶盘动力学矩阵进行解耦，可以得到失谐叶盘气

动阻尼比近似值，这一近似值与用数值模拟获得

的失谐叶盘气动阻尼比之间误差可以忽略。

对于叶盘结构的气弹稳定性，其最小气动阻

尼比水平决定了叶盘的气弹稳定边界点，因此准

确获取叶盘最小气动阻尼比是判断叶盘气弹稳定
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图 10    谐波人为失谐形式

Fig. 10    Harmonic intentional mistuning form
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approximate value of the aerodynamic damping

ratio (h=6)
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性的关键。为验证式（31）在判断叶盘最小气动阻

尼水平时的准确性，进一步将不同谐波数人为失

谐分别引入叶盘，计算并提取相应失谐叶盘最小

气动阻尼比，将得到的气动阻尼比与利用式（31）

计算得到的叶盘近似气动阻尼比做比较，结果如

图 13所示。对于失谐谐波数为 0～18，人为失谐

叶盘最小气动阻尼比准确值与近似值基本相等，

说明对于不同人为失谐叶盘，式（31）计算得到准

确的近似结果。最小气动阻尼比分布趋势与图 9

中谐调叶盘节径数为 0～17对应的气动阻尼比分

布规律类似，但是对于交替失谐（谐波数为 18）的

人为失谐形式，其最小气动阻尼比水平高于其他

类型人为失谐形式。

由于人为失谐不限于谐波形式，因此为验证

式（31）的一般性，采用随机生成的方式得到不同

的人为失谐形式。将这些人为失谐形式引入叶盘，

并将人为失谐叶盘精确计算（求解特征式（11））得
到的最小气动阻尼比与利用式（31）计算得到的结

果进行对比。假设随机方式生成的人为失谐形式

服从正态分布，并且每组人为失谐量的均值为 0，
失谐量的标准差为人为失谐强度。给定人为失谐

强度为 0.8%，生成 200组人为失谐形式，进而得

到 200组人为失谐叶盘气动阻尼比分布。提取每

个人为失谐叶盘气动阻尼比最小值，分析最小值

的分布情况，并与式（31）计算得到的最小气动阻

尼比分布对比，结果如图 14所示。图中显示两种

计算方法得到多组人为失谐叶盘的最小气动阻尼

比分布类似，对横坐标数据的读取可以发现，两

种方法计算得到的最小气动阻尼比均值水平接近，

该结果从统计分布方面证明了式（31）的正确性。
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虽然图 14中的结果验证了多组人为失谐叶

盘最小气动阻尼比统计分布规律，但是对于单个

叶盘对应的最小气动阻尼比，并没有给出两种计

算结果具体值的对比。因此图 15将 30个不同人

为失谐叶盘通过两种方式计算得到最小气动阻尼

比的具体值进行对比，进一步证明了式（31）适用

于任意人为失谐形式的叶盘。

于是可以利用式（31）分析不同人为失谐形式
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图 12    气动阻尼比准确值与近似值对比（h=18）

Fig. 12    Comparison between the reference value and the

approximate value of the aerodynamic damping

ratio (h=18)
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改善叶盘气弹稳定性效果差异的原因。对比图 11

与图 12可以发现，谐波数为 6的人为失谐叶盘最

小气动阻尼比水平低于谐波数为 18的人为失谐

叶盘最小气动阻尼比水平，这也说明不同人为失

谐改善叶盘气弹稳定性的差异。为定量解释这两

种人为失谐改善叶盘气弹稳定性效果的差异，利

用式（31）计算得到不同谐调叶盘气弹耦合模态对

失谐叶盘最小气动阻尼比的贡献度，结果如

图 16所示。两种失谐模式下，对失谐叶盘最小气

动阻尼比贡献度最大的谐调叶盘模态为模态 19，

其贡献度水平超过 0.8。但是当人为失谐谐波数

为 6时，对失谐叶盘最小气动阻尼比有明显贡献

度的谐调叶盘模态对应的气动阻尼比水平都接

近 0（通过图 9谐调叶盘气动阻尼比分布）。作为

对比，当人为失谐谐波数为 18时，对失谐叶盘最

小气动阻尼比有明显贡献度的谐调叶盘模态为模

态 1，而谐调叶盘模态 1对应的气动阻尼比水平

较高，接近谐调叶盘最高水平。

相比于谐波数为 18的人为失谐，谐波数为 6

的人为失谐叶盘最小气动阻尼比虽然有多个谐调

叶盘气弹耦合模态共同作用，但是这些有明显贡

献的谐调模态对应的气动阻尼比水平并不高。而

谐波数为 18的人为失谐叶盘最小气动阻尼比只

有两个谐调叶盘气弹耦合模态作用，但是起主要

作用的谐调叶盘模态 1对应的气动阻尼比水平远

高于谐波数为 6的人为失谐所耦合的谐调叶盘气

弹耦合模态对应的气动阻尼比水平。由此得出结

论，当失谐模式使气动阻尼比水平较高的谐调叶

盘气弹耦合模态与气弹稳定性较差的模态发生耦

合时，就可以使气弹稳定性较差的模态对应的气

动阻尼比得到提升；而如果人为失谐模式是使多

个气动阻尼比水平较低的谐调叶盘模态发生耦合，

由于缺少高气动阻尼比模态的贡献，则该失谐模

式不能使叶盘气弹稳定性得到有效改善。

根据式（26）中谐调叶盘气动阻尼比权重系数

模的和为 1这个条件，可以分析得到如下失谐改

善叶盘气弹稳定性的规律：

1）  失谐不会提升叶盘最大的模态气动阻尼

比水平。根据式（26）与式（31），只有当失谐叶盘

气动阻尼比最大的模态只由谐调叶盘最大气动阻

尼比模态构成时，即谐调叶盘最大气动阻尼比对

应模态的贡献度为 1，其他模态没有贡献时，该失

谐叶盘模态对应的气动阻尼比能达到最高水平

（谐调叶盘最高气动阻尼比水平）。当失谐强度增

大时，不同谐调叶盘气弹模态之间的耦合强度增
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大，即失谐叶盘模态由多个谐调叶盘气弹模态线

性叠加，此时对应的气动阻尼比也是多个谐调叶

盘气动阻尼比线性叠加的结果，导致失谐叶盘最

大气动阻尼比与谐调叶盘最大气动阻尼比之间的

差距增大。

2）  失谐不会降低叶盘最小的模态气动阻尼

比水平。由于失谐会引起谐调叶盘气弹模态之间

的耦合，因此失谐叶盘最小气动阻尼比对应的模

态由多个谐调叶盘气弹耦合模态构成，在这些模

态中，除谐调叶盘气动阻尼比最小的气弹模态外，

其他模态对应的气动阻尼比均高于谐调叶盘最低

气动阻尼比水平，根据式（31），失谐叶盘最小气动

阻尼比水平总是高于谐调叶盘最低气动阻尼比水

平，即失谐一定有利于提升叶盘气动阻尼比。当

失谐强度增大时，引起的谐调叶盘气弹模态耦合

程度增强，即多个谐调叶盘气弹模态线性叠加得

到失谐叶盘最小气动阻尼比对应的模态，此时失

谐叶盘最小气动阻尼比与谐调叶盘最小气动阻尼

比的差值逐步增大。

上述规律利用式（26）与式（31）分析得到，即

从理论层面证实了文献 [3,13-15]通过对数值仿

真结果分析得到的个例结果，使得失谐改善叶盘

气弹稳定性的原理具有了一般性。

 3    通过失谐叶盘模态预测气弹稳定
性的可行性

以上研究中，通过建立失谐叶盘气弹耦合模

态与谐调叶盘气弹耦合模态之间的关系，得到不

同谐调叶盘气弹耦合模态对失谐叶盘气动阻尼比

的贡献度，利用贡献度的不同，定量解释了不同

失谐模式对叶盘气弹稳定性改善效果的区别。这

一机理为评估人为失谐模式的优劣提供了理论依

据。但是如何得到使谐调叶盘大气动阻尼比模态

对失谐叶盘最小气动阻尼比具有较大贡献度，即

能够提升其最小气动阻尼比的失谐模式呢？最直

接的方法就是分别对每一种失谐叶盘气弹耦合特

征方程进行求解，获得对应的气弹耦合模态以及

特征值，进而求得对应每一个模态的气动阻尼比、

从中找到该种失谐模式下的叶盘最小模态气动阻

尼比；再将每一种失谐模式下的最小模态气动阻

尼比与谐调叶盘的最小模态气动阻尼比对比，即

可发现使最小模态气动阻尼比提升最大的失谐模

式。或者，通过对不同失谐叶盘进行气弹稳定性

测试实验来确定最佳失谐模式。不难理解，无论

哪条路径，其成本及难度在实际中都是难以实现

的。为解决上述问题，以下研究提出一个基于失

谐叶盘的结构模态（不考虑气动力的影响）与谐调

叶盘气弹耦合模态之间的关系预测失谐叶盘最小

气动阻尼比的方法。该方法省去了为每一种失谐

模式计算失谐叶盘的每一阶气弹耦合模态的海量

计算，为评估人为失谐模式提供一个方便快捷的

方法。

 3.1   预测方法

对于失谐叶盘，不考虑气动力影响时的特征

方程为

[Λ+R−λmk I]zk = 0 k = 1,3, · · · ,N （33）

k

zk λmk k

zk

求解特征方程式（33）即可获得失谐叶盘第

阶结构振动模态向量 以及特征值 。将第 阶

失谐叶盘模态 用谐调叶盘气弹耦合模态线性表

示，可以得到

zk =

N∑
i=1

αki yi （34）

α
zk

式中 为各谐调叶盘气弹耦合模态权重系数，模态

满足归一化条件

zHk zk = 1 （35）

zHk对式（33）左乘模态向量 ，可以得到

zHk Λzk + zHk Rzk = λ
m
k （36）

A引入气动影响系数矩阵 ，由于非定常气动

力对叶片刚度影响很小，其主要作用是非定常气

动力的阻尼效果，因此则式（36）可以写为

zHk（Λ− A）zk + zHk Rzk = λ
m*
k （37）

λm*
k λmk特征值 与 相比，引入了非定常气动力引

起的阻尼效果。由于失谐为小量，因此式（37）可
以近似为

zHk（Λ− A）zk ≈ λm*
k （38）

λm*
k

谐调叶盘气弹耦合模态满足条件式（22），因
此式（38）右端特征值 可以表示为如下形式：

[α∗k1, · · · ,α∗k j, · · · ,α∗kN]


λt1
. . .
λtj
. . .
λtN



αk1
...αk j
...αkN

 ≈ λm*k

（39）

λm*
k

于是失谐叶盘考虑非定常气动力影响时特征

值 可以表示为
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λm*
k ≈

N∑
j=1

λtj
∣∣∣αk j

∣∣∣2 k = 1,2, · · · ,N （40）

采用式（27）以及叶盘气动阻尼比的计算式（14），
可以得到失谐叶盘近似气动阻尼比表达式为

ξm∗k ≈ −
Im（λm∗k ）

2Re（λm∗k ）
=

N∑
j=1

[ Re（λtj）

Re（λm∗k ）
ξtj
∣∣∣αi j

∣∣∣2]（41）

Re
(√
λtj

)
≈ Re

( √
λm∗k

)由于失谐引起的叶片频率偏移相比谐调叶片

的模态频率可以忽略，即 ，因

此式（41）可以写为

ξm∗k ≈
N∑

j=1

[
ξtj
∣∣∣αi j

∣∣∣2] （42）

当用式（42）给出的失谐叶盘最小气动阻尼比

与准确值相差不大时，就可以通过该式预测不同

失谐模式对叶盘气弹稳定性的改善效果。注意式

（42）预测失谐叶盘模态气动阻尼比时，不需要对

失谐叶盘气弹耦合模态进行求解。因此在对比不

同失谐模式改善叶盘气弹稳定性的效果时，省去

了对每一种不同失谐模式叶盘进行气弹耦合模态

分析的海量计算。接下来通过数值计算验证式

（42）的可行性。

 3.2   数值验证

首先基于气动影响系数法分别对各谐波人为

失谐叶盘最小气动阻尼比作数值模拟，设定人为

失谐最大频率偏移比例均取为 1%，人为失谐谐波

数分别取为 0～18。在以下分析中把如此计算得

到的各失谐叶盘最小气动阻尼比称为“准确值”。

然后利用式（42）得到各谐波人为失谐叶盘最小气

动阻尼比的预测值，对比各失谐叶盘最小气动阻

尼比准确值与预测值，结果如图 17所示。对比发

现，除了人为失谐谐波数为 18的情况，人为失谐

叶盘最小气动阻尼比预测值与准确值之间差异很

小，并且预测值与准确值的变化趋势一致。

通过图 17的结果可以看出，基于式（42）对单

谐波人为失谐叶盘气弹稳定性预测时，对于谐波

数为 0～17的失谐模式，预测得到的最小模态气

动阻尼比与“准确值”相近。谐波数为 18的人为

失谐叶盘气弹边界预测结果虽然偏差较大，但是

没有高估该失谐模式下气弹稳定性，即在指定叶

盘工作条件下，利用预测得到的叶盘气弹稳定边

界不会出现失稳现象。

随机失谐在叶盘中不可避免，但是随机失谐

模式难以获取，因此难以直接评估随机失谐叶盘

的气弹稳定边界。注意到在推导式（42）时，并没

有限制失谐模式，因此基于该式应该也可以评估

随机失谐叶盘的气弹稳定性。

对随机失谐采用两种随机失谐强度 0.8%与

2%，并进行 200次抽样，基于气动影响系数法对

气动阻尼比进行数值模拟，计算每次抽样得到的

叶盘最小气动阻尼比（准确值），同时利用式（42）
预估各随机失谐叶盘最小气动阻尼比，将两种方

式得到的最小气动阻尼比概率的分布进行对比，

结果如图 18所示。该结果表明，随机失谐强度较

低时，式（42）会高估叶盘气弹稳定边界；当随机失

谐强度较高时，式（42）预测的叶盘气动稳定边界

会低于实际气动稳定边界；两种情况下的预测值

与准确值之间的差距均在可以接受的误差范
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围内。

由于较小随机失谐强度情况下给出了高估的

预测结果，因此有必要进一步研究随机失谐强度

更低时，叶盘最小气动阻尼比预估值与准确值之

间差异的变化趋势。为此分别在随机失谐强度

为 0.8%和 0.1%两种工况下，  抽取 30组随机失

谐模式，计算叶盘最小气动阻尼比预估值与准确

值，对比结果分别如图 19和图 20所示，可见，随

机失谐强度减小时，失谐叶盘最小气动阻尼比预

估值与准确值的差异也进一步降低。这一结果表

明，相对于低随机失谐强度（0.8%）给出的高估程

度，更低的随机失谐强度（0.1%）不会导致高估程

度更为严重，只会向准确值收敛。

 4    结　论

基于基础失谐模型法与气动影响系数法，对

失谐改善叶盘气弹稳定性机理展开研究。为排除

失谐引起叶盘模态局部化导致气动影响系数发生

改变，首先对气动影响系数法线性化假设进行验

证。接下来通过建立失谐叶盘气弹耦合模态与谐

调叶盘气弹耦合模态之间的关系，给出了不同失

谐模式改善叶盘气弹稳定性差异的数字表征，从

理论层面证明了失谐对叶盘气弹稳定性改善的原

理。在此基础上，为人为失谐模式的选型设计提

出了一个方便、可行的方法。通过本文的研究，

得到如下结论：

1）  从理论分析的层面证明了“结构失谐”使
原本彼此独立的谐调叶盘不同气弹耦合模态之间

发生耦合。气动阻尼比水平较高的谐调叶盘模态

的参与使叶盘气弹稳定性较差的模态对应的气动

阻尼比水平得到提升，由此叶盘气弹稳定边界增加。

2）  建立了各谐调叶盘气弹耦合模态贡献度

的定量计算方法，由此定量解释不同失谐模式改

善效果的区别。失谐模式对叶盘结构气弹稳定性

的改善效果与其可以耦合的谐调叶盘模态数量并

不直接相关，当失谐耦合的谐调叶盘气弹耦合模
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图 18    不同随机失谐强度下叶盘最小气动阻尼比准确值

与预测值分布对比

Fig. 18    Distribution comparison of the predicted minimum

aerodynamic damping ratio and reference minimum

aerodynamic damping ratio of the random mistuned

blisk with different mistuning levels
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图 19    随机失谐强度为 0.8%的叶盘最小气动阻尼比对比

（准确值和预测值）

Fig. 19    Comparison of the random mistuned blisk with 0.8%

mistuning level (between the reference minimum aerodynamic

damping ratio and predicted minimum aerodynamic

damping ratio)
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图 20    随机失谐强度为 0.1%的叶盘最小气动阻尼比对比

（准确值和预测值）

Fig. 20    Comparison of the random mistuned blisk with 0.1%

mistuning level (between the reference minimum aerodynamic

damping ratio and predicted minimum

aerodynamic damping ratio)
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态数量多，但是贡献度较大的模态对应的气动阻

尼比水平较低时，该失谐形式对叶盘气弹稳定性

改善效果差。当失谐模式耦合了气动阻尼比水平

较高的谐调叶盘气弹耦合模态，并且这些模态对

失谐叶盘最小气动阻尼比贡献度较大时，即使参

与耦合的模态数量较少，该失谐模式也可以有效

改善叶盘结构气弹稳定性。

3）  通过将失谐叶盘的结构模态用谐调叶盘

气弹耦合模态线性叠加表示，建立了失谐叶盘气

动阻尼比预测的近似表达式。采用该近似公式对

失谐叶盘气动阻尼比预估时，无需对每一种失谐

模式叶盘进行气弹耦合模态分析的计算，为获得

任意人为失谐模式下的叶盘气弹稳定性分析提供

了一个新的方便快捷的方法。对于随机失谐叶盘

的气动阻尼比的预测，该方法也同样适用。

4）  本文中的数值研究发现，对于谐波数为

0～17的人为失谐叶盘，采用近似理论给出的最

小气动阻尼比与数值模拟结果值误差很小，但是

对于谐波数为 18（错频模式）的人为失谐叶盘，该

方法会低估叶盘气弹稳定性。对于随机失谐叶盘，

当随机失谐强度较高（2%）时，预测的气动阻尼比

略低于数值模拟结果；当随机失谐强度较低（0.8%）

时，该方法会高估叶盘气弹稳定边界。高估的程

度与失谐强度正相关，即失谐强度降低时，高估

的程度也随之降低。

5） 在参考叶片设定不同振幅水平时，指定工

作条件下叶盘气动影响系数不会随着参考叶片振

幅的改变而改变，即非定常气动力与振幅保持线

性关系。因此采用气动影响系数法研究失谐对叶

盘气弹稳定性的影响时，失谐导致的叶盘模态局

部化不会改变气动影响系数，即不需要重复计算

各失谐叶盘对应的气动影响系数。
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