
第３６卷 第５期

２０２１年 ５月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３６ Ｎｏ．５

Ｍａｙ


２０２１

文章编号：１０００８０５５（２０２１）０５０９２３１２　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２１．０５．００４

基于声阵列信号的风扇喘振先兆特征识别

李泽秡１，２，乔百杰１，２，文　璧１
，３，陈雪峰１，２

（１．西安交通大学 机械工程学院，西安７１００４９；

２．西安交通大学 机械工程学院 机械制造系统工程国家重点实验室，西安７１００６１；

３．中国航空发动机集团有限公司 四川燃气涡轮研究院，成都６１０５００）

摘　　　要：提出了一种基于麦克风声阵列信号的航空发动机风扇喘振先兆特征识别方法，有效避免了传统

侵入式传感器在测量过程中对管道流场产生的外来干扰。开展多级风扇试验器由稳定旋转至喘振的瞬态测

试试验，利用短时傅里叶分析、频谱分析和声模态分解的方法，对喘振先兆特征实现了辨识。结果表明：风扇

在进入喘振前有非同步共振频率的强烈单音噪声，约为叶片通过频率的７０％，是由多个模态波在转静叶排间

共振产生。通过对特征频率和声模态谱的监测可以实现喘振的预警。
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ｔｕｒｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｍｏｄｅｓｐｅｃｔｒｕｍ．

犓犲狔狑狅狉犱狊： ｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅａｒｒａｙ；ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅ；ｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎａｌｙｓｉｓ；

ｓｕｒｇｅｗａｒｎｉｎｇ；ｍｏｄｅｒｅｓｏｎａｎｃｅ

　　喘振是一种出现在航空发动机风扇／压气机

系统中的严重的失稳现象，常常伴随着剧烈的气

流波动和逆向传递，导致压气机叶片等关键部件

的剧烈振动，甚至导致严重失效和断裂［１２］。旋转

失速常产生于压气机叶片叶尖气流的剥离，在叶

尖处形成失速气团。当这种旋转不稳定现象发展

至整个风扇／压气机时，将引发喘振故障［３］。对喘

振先兆特征预先检测并预警可以避免重大事故的

出现，对保障航空飞机运行安全具有重要意义，一

直为国内外研究人员关注。

为实现喘振及其先兆特征的识别与提取，国

内外学者开展了大量研究。Ｌｉ等
［４］在某型七级

压气机管道内部和出口处安装压力传感器，分别

测量压气机管路内部静压和出口总压，通过短时

傅里叶变化对采集信号作时频分析成功在喘振出

现前实现特征识别。Ｂｒｉｇｈｔ等
［５］借鉴混沌理论对

气流的非线性动力学进行研究，使用了关联积分

法对几种型号的高转速压气机失速先兆特征进行

识别。Ｚｈｅｎｇ等
［６］在管道多个流向位置安装压力

和温度传感器，对旋转不稳定现象的萌生和演化

进行了研究。Ｐｕｌｌａｎ等
［７］发现了失速过程中有

“尖峰”状特征的产生，并解释了这一特征出现的

物理机制。Ｍｕｎａｒｉ等
［８］机匣上安装振动传感器，

通过对同步共振频率的边频带分析确定了喘振的

特征频率。然而，现阶段对压气机喘振的试验研

究大多使用传统的压力、温度和振动传感器。压

力和温度传感器探头安装在管道内部，为侵入式

传感器，对压气机流场产生外来干扰［９］；振动传感

器由于安装在机匣上，无法对气流场进行有效测

量。此外，这些方法测量的先兆特征较为微弱，对

于在真实工况下工作的航空发动机压气机，这些

特征常常湮没，难以实现预警的目的［１０］。因此，

本文使用非侵入式的环形麦克风阵列，对某型真

实航空发动机风扇试验器进行测试研究。通过对

管道噪声模态波的分解实现喘振先兆特征的事前

识别。

１　管道声学基本理论

声音是以介质中微小的压力波动的形式传

播。由于压力波动的幅值与介质中的平均压力相

比为小量，故可以通过线化欧拉方程对声音的传

播进行描述。对于忽略流体黏性和热传递效应的

流体运动过程，声波波动方程可以简化为

１
犮０
·Ｄ

２
０狆（狌，狋）

Ｄ狋２
－!

２
狆（狌，狋）＝０ （１）

式中狆（狌，狋）为在位置狌＝（狌犼）处和时间狋时压力

波动的幅值；犮０为当地声速；
Ｄ０（·）

Ｄ狋
＝
（·）

狋
＋犝０·

!

（·）为随流导数，其中犝０ 为基流的流速；!
２（·）

为拉普拉斯算子，使用圆柱坐标系（狓，狉，θ）可以

写成

!

２（·）＝

２（·）

狓
２ ＋

１

狉
·
（·）

狉
狉
（·）

［ ］狉
＋

１

狉２
·

２（·）

θ
２

（２）

式中（狓，狉，θ）分别为轴向距离、径向长度和周向角

度。对于可以理想化为环形硬质直管道的航空发

动机风扇管道，其中的声波传播可以表达为亥姆

霍兹方程的形式

狆（狓，狉，θ）＝

∑
＋∞

犿＝－∞
∑
＋∞

狀＝０

（犃＋（犿，狀）ｅ
ｉ狓犽
＋
狓 ＋犃

－
（犿，狀）ｅ

ｉ狓犽
－
狓）（犿，狀）（犽狉狉）ｅ

ｉ犿θ

（３）

式中（＋，－）分别为顺流方向和逆流方向；（犿，狀）

分别为周向和径向模态阶数；犃为模态波的幅值；

犽狓 为轴向波数；是模态特征函数，犽狉 为管道特

征值，与管道几何尺寸有关。周向模态波为无数

个径向模态波线形叠加形成，当只研究管道周向

声压分布时，式可以写成

狆（狓，θ）＝ ∑
＋∞

犿＝－∞

犃犿ｅ
ｉ犿θ （４）

式中犃犿 为周向模态幅值。在实际测量过程中，

在管道周向壁面安装均匀布置的环形麦克风阵

列，测量管道各周向角度处的声压。周向声模态

分解是在固定频率下分解成不同阶次声波，即通

过对传声器阵列在频率犳 下测量的声压幅值

犘犳＝（犘１，犳 犘２，犳 … 犘犓，犳）
Ｔ 进行空间傅里叶

变换，可以得到各阶次声模态波的幅值

犃犿 ＝
１

犓∑
犓

犽＝１

犘犽，犳（ω）ｅ
－ｉ犿θ犽 （５）

式中犓 为测量阵列中麦克风的数量；犘犽，犳（ω）为

第犽个麦克风传感器测量信号在频率犳 处的幅

值；θ犽 为第犽 个麦克风在管道壁面的安装角度。

４２９
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通过对各阶次声模态波的分析，可以对管道内噪

声产生、传播的机理进行进一步研究。根据奈奎

斯特香农采样原理可知，可测量的最大周向模态

阶数犿ｍａｘ不超过周向均布麦克风数量的一半，即

犓＞２犿ｍａｘ，可测量的周向模态阶数

犿∈ －犿ｍａｘ … －１ ０ １ … 犿［ ］ｍａｘ
Ｔ

由式（３）可知，当轴向波数犽狓 为虚数时，声波在轴

线方向快速衰减，称为截止效应；当轴向波数犽狓

为实数时，声波可以在管道轴向正常传播，称为截

通效应。其中

犽±狓 ＝
（犽±犕犪θ犽狉）

２
－（１－犕犪

２
狓）犽

２
槡 狉

（１－犕犪
２
狓）


犕犪狓（犽ｗ±犕犪θ犽狉）

（１－犕犪
２
狓）

（６）

式中犽ｗ＝
２π犳
犮０
为波数；犕犪θ 和犕犪狓 分别为基流沿

周向和轴向流动的马赫数。式中平方根为０时频

率犳的值即为该声波的截止频率，即

犳
ｃｕｔ
（犿，狀）＝

犮０犽狉
２π
（１－犕犪

２
槡 狓犕犪θ） （７）

　　Ｔｙｌｅｒ和Ｓｏｆｒｉｎ
［１１］指出在压气机管道中传播

的声模态波是由转子叶片转动产生的黏性尾迹与

下游的静子叶片表面干涉形成，该非定常气动力

产生较为强烈的单音噪声。干涉模态波常出现在

叶片通过频率（ｂｌａｄｅｐａｓｓｉｎｇｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＢＰＦ）及

其ν次谐波下，其阶次犿 可以使用转子叶片数量

犅 与相邻的静子叶片数量犞 来描述

犿＝ν犅＋ζ犞 （８）

式中ζ∈ ０，±１，±２｛ ｝，… 为任意整数。在压气机

管道中，声波散射现象常常出现在相邻叶排，散射

模态波阶数犿ｓｃ可表示为

犿ｓｃ＝犿＋ζｓｃ犞ｓｃ （９）

式中ζｓｃ∈ ０，±１，±２｛ ｝，… 为任意整数；犞ｓｃ为相

邻叶排叶片数量。通过对管道声场进行模态分

解，可以对管道内声波的产生和传播方式更加深

入分析。

２　试验台简介

航空发动机多级风扇的失速与喘振模拟试验

系统如图１所示。测试系统主要由传感器测量

段、传动与动力装置、进气整压管、排气管和多级

轴流风扇试验器组成。风扇试验器具有两级转静

子叶片和一级支板叶片，叶片数量如表１所示。

风扇转轴的设计转速为１２０００ｒ／ｍｉｎ，由电动机驱

动。转矩通过齿轮箱传递，齿轮传递比为１．２９２。

测试系统的排气管连接风扇压缩气室和标准大气

压下的外场空气，且安装阀门控制风扇空气流量

和压比。

图１　失速与喘振测试系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｕｒｇｅａｎｄｓｔａｌｌｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

表１　风扇试验器叶片量

犜犪犫犾犲１　犅犾犪犱犲狀狌犿犫犲狉狅犳狋犺犲犳犪狀狉犻犵

叶片类别 数量

支板叶片 １７

一级转子叶片 ２２

一级静子叶片 １５

二级转子叶片 ３４

二级静子叶片 ６２

　　测试试验采用麦克风传感器实现风扇声压场

的测量，采样频率为２００ｋＨｚ，测量范围为１７～

１５５ｄＢ。与传统的脉动压力传感器相比，麦克风

传感器为非侵入式传感器，不会对风扇流场产生

干扰。此外，麦克风传感器还具有响应频带宽，准

图２　麦克风环形阵列布局示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅｒｉｎｇａｒｒａｙ

确率高和稳定性好的优点。测试系统的环形传感

器阵列安装在风扇进气口壁面处，包含３２个等角

度布置的麦克风，如图２所示。本试验在齿轮轴处

安装激光探头用以测量转速，采样频率为１ＭＨｚ，

５２９
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转子轴转速通过齿轮轴转速乘齿轮传递比计算

获得。

试验中测试的某型航空发动机风扇设计工作

状态如图３所示。本试验中分别在６０％和８０％

下的设计转速下进行，通过缓慢匀速关闭排气管

阀门控制航空发动机风扇压缩空气流量，保持匀

速转动，使工作状态点沿向喘振线移动，即瞬态测

试试验。工况１在８０％设计转速下进行，由转速

平稳状态点 Ｈ１测试至喘振点 Ｈ２，测试用时共

７２ｓ；工况２在６０％设计转速下进行，由转速平稳

状态点 Ｍ１测试至旋转失速点 Ｍ２，测试用时

１８ｓ。

图３　某型航空发动机风扇试验器设计工作状态示意图

Ｆｉｇ．３　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

ｆａｎｔｅｓｔｒｉｇ

３　试验数据分析

３１　试验１（８０％设计转速测试）

试验１中由转速传感器计算得到的转子轴转

速由图４所示。风扇试验器在０ｓ时刻，工作状态

处于 Ｈ１点处。随着排气管阀门逐渐关闭，风扇

工作状态逐渐向喘振边界线靠近。前６４ｓ风扇工

作平稳，转速约为９２０６ｒ／ｍｉｎ，转频为１５３．４４Ｈｚ。

图４　试验１风扇转轴转速

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｆｒｏｔｏｒｓｈａｆｔｉｎｔｅｓｔ１

转轴转速在６２．９ｓ时刻发生剧烈波动，风扇发生

喘振，工作状态点处于 Ｈ２处。喘振持续０．５ｓ

后，在６３．４ｓ时刻迅速打开排气管阀门，并逐渐降

低转速，完成测试。

以安装在圆环阵列０°角的１号麦克风采集的

风扇管道声压信号为例，时频分析结果如图５所

示。由时频分析结果，可将 Ｈ１～Ｈ２测试过程分

为明显３个阶段。阶段１（即０～４８ｓ）声压信号主

要频率成分为３３７５Ｈｚ，为一级转子叶片倍数的

转频，即叶片通过频率。该频率下主要由一级转

子叶片产生的势流场与静叶干涉，产生强烈的非

定常力噪声源。阶段２（即４８～６２．９ｓ）主要频率

除叶片通过频率外，存在２２６０Ｈｚ频率成分，为非

同步振动频率。风扇喘振测试结束打开气阀（即

６３．４ｓ）后，该频率成分消失，故推测该频率成分为

喘振先兆频率。阶段１和２转轴均旋转平稳，转

速未出现大幅度波动。阶段３（即６２．９～６３．４ｓ）

航空发动机发生喘振现象，转速剧烈抬升后急剧

下降。此阶段３３７５Ｈｚ和２２６０Ｈｚ频率成分消

失，７３．２４Ｈｚ为主要频率成分，为喘振的特征频

率，具有典型的低频特征。在喘振故障发生前出

现非同步共振频率的现象曾多次被讨论过［１２１６］，

Ｈｅｌｌｍｉｃｈ等
［１６］在研究中表明，该非同步共振频率

是由截通的周向声模态波波共振产生。随着风扇

进喘过程中，流体流量逐渐减少导致截通模态波

在叶排处的入射角减小，在某一工作状态点时截

通模态波将无法继续传播：模态波不在静子叶片

的压力面散射而是在静子叶片的吸力面处反射，

致使其困于转静叶排之间。转静叶排间形成共振

腔，所有截通模态波与宽频噪声发生共振共振，产

生新的声波，其频率与截至频率较为接近。

图５　试验１麦克风声压信号时频分析

Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｓｉｇｎａｌａｃｑｕｉｒｅｄｂｙｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅｉｎｔｅｓｔ１

试验阶段１和阶段２中１号麦克风声压信号

的频谱如图６（ａ）所示。可见，阶段２声压信号中

叶片通过频率及其高次谐波幅值减少，而出现了

６２９
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２２６０Ｈｚ频率成分及其边频带（如图６（ｂ）所示）。

其边频率为以２２６０Ｈｚ为基频，转频（１５３．４４Ｈｚ）

为调制频率。此外，在阶段２中出现了具有宽频

特征的低频成分，如图６（ｃ）所示，为３７．４８Ｈｚ及

其二次谐波（７４．９６Ｈｚ）。文献［１７１８］中指出，风

扇／压气机旋转不稳定现象常常与失速气团的产

生有关，其特征频率约为转频的２０％～５０％。阶

段２中出现的３７．４８Ｈｚ为转频的２４．４３％，属于

该区间，故认为阶段２中已有失速气团萌生，

３７．４８Ｈｚ为失速气团的特征频率，且２２６０Ｈｚ与

旋转不稳定相关，认为其为风扇试验器由不稳定

发展至喘振的先兆频率。试验阶段３中麦克风声

压信号频谱如图７所示，发动机喘振发生时，喘振

特征频率７３．２４Ｈｚ幅值远高于其它频率成分，转

轴转速大幅波动且伴有强烈噪声。

通过对３２个麦克风的环形阵列在阶段１测

量的声压信号按上步骤处理，所得模态谱图结果

如图８（ａ）所示。可见，在阶段１中仅在叶片通过

频率（３３７５Ｈｚ）下有强烈的噪声。这是由于叶片

通过频率下，转子叶片的黏性尾迹与静子叶片发

生干涉，表面作用的非定常气动力产生了有单音

特性的强烈噪声源。根据Ｔｙｌｅｒ和Ｓｏｆｒｉｎ
［１１］对转

静干涉产生的声模态的理论研究，主导模态阶次

主要由转子叶片和静子叶片数量决定。由图８（ｂ）

图６　阶段１和阶段２麦克风声压信号频谱图

Ｆｉｇ．６　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｇｎａｌｉｎｐｈａｓｅ１ａｎｄｐｈａｓｅ２

图７　阶段３麦克风声压信号频谱图

Ｆｉｇ．７　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｇｎａｌｉｎｐｈａｓｅ３

７２９
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图８　实验１中阶段１声模态分析结果

Ｆｉｇ．８　Ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｈａｓｅ１ｉｎｃａｓｅ１

可见，在叶片通过频率下，有声模态犿１＝－１０和

犿２＝５较为强烈，占主导地位。由转静干涉模态

理论可知，模态波犿１＝－１０主要由一级转子叶

片犚１ 与支板叶片犛０ 和一级静子叶片犛１ 干涉形

成；模态波犿２＝５主要由一级转子叶片犚１ 与支

板叶片犛０ 干涉形成，即

犿１ ＝犚１－犛０－犛１ ＝２２－１７－１５＝－１０

犿２ ＝犚１－犛０ ＝２２－１７＝
｛ ５

　　同理，对阶段２声压信号作声模态分解，模态

谱图如图９（ａ）所示。与阶段１谱图不同，图９（ａ）

分别在２２６０Ｈｚ和３３７５Ｈｚ显示出强烈的噪声，

在该两频率下声模态波分解结果分别如图９（ｂ）

和图９（ｃ）所示。在３３７５Ｈｚ下主导声模态与阶段

１中结果类似，不再赘述。２２６０Ｈｚ下，产生了主

导模态波犿１＝９和犿２＝－８，这两模态波均处于

该频率下截止模态边界线，与 Ｈｅｌｌｍｉｃｈ等
［１６］阐

明的现象与声波共振原理吻合。

阶段３喘振段声压信号模态分解结果如图１０

８２９



　第５期 李泽秡等：基于声阵列信号的风扇喘振先兆特征识别

图９　实验１中阶段２声模态分析结果

Ｆｉｇ．９　Ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｈａｓｅ２ｉｎｃａｓｅ１

所示，模态谱图（图１０（ａ））与阶段１与２显著不同，

显示出典型的宽频特征。图谱中锥形边界为管道

模态波传播截止边界线。在低频处，即特征频率

为７３．２４Ｈｚ处有强烈的噪声，该频率下模态分解

结果如图１０（ｂ）所示。大幅值的噪声模态波犿１＝

图１０　实验１阶段３声模态分析结果

Ｆｉｇ．１０　Ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｈａｓｅ３ｉｎｃａｓｅ１

１与管道内强烈的气流震荡和机械振动有关。在

叶片通过频率下，同样可以观察到由一级转子叶

片与上下游静子叶片干涉产生的模态波。

试验１结果显示，在多级风扇发生喘振前，可

以通过麦克风声压信号的频谱图中观察到失速气

团的特征频率３７．４８Ｈｚ，其具有低频特征。此

外，有非同步共振频率２２６０Ｈｚ出现，是由于气体

流量减小导致多模态波共振产生强烈的单音噪

声，可以通过模态谱图中观察到该现象。通过模

态分解可验证，该主导模态波位于截至频率边界

附近。之后，局部的旋转不稳定发展至整个风扇／

９２９
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压气机，试验器发生喘振，特征频率为７３．２４Ｈｚ，

具有低频高幅值的特性。非同步共振频率２２６０

Ｈｚ可以作为喘振先兆特征，在试验１中约为叶片

通过频率的６６．９６％，可通过信号频谱和模态谱

图进行准确识别。

３２　试验２（６０％设计转速测试）

试验２在６０％设计转速下展开，转速如图１１

所示。试验２中风扇试验器起始工作状态点 Ｍ１

风扇转转速稳定，控制排气管阀门匀速关闭至状

态点 Ｍ２，阀门关闭过程中在１２．３～１４．５ｓ段明

显有旋转失速现象产生。１４．５ｓ后阀门打开，转

速恢复平稳。转速稳定段的平均转速为７０１６

ｒ／ｍｉｎ，转频为１１６．９４Ｈｚ。以转速特征将试验２

分为３个阶段，即０～１２．３ｓ为阶段１，转轴转速

平稳，多级风扇逐渐进入失速状态；阶段２为

１２．３～１４．５ｓ，有旋转失速现象产生；阶段３为第

１４．５ｓ后历程，由于排气阀门打开，多级风扇转速

恢复平稳，为多级风扇稳定旋转（正常工作）状态。

图１１　试验２风扇转轴转速

Ｆｉｇ．１１　Ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｆｒｏｔｏｒｓｈａｆｔｉｎｔｅｓｔ２

对安装在０°的１号麦克风采集的声压信号作

短时傅里叶变化，其时频分析结果如图１２所示。

阶段１中１阶叶片通过频率２５７２Ｈｚ为主要频率

成分。此外，在低频区存在非同步共振频率８２．７

Ｈｚ，且在叶片通过频率附近可以观察到由该非通

过共振频率调制而成的边频带。同时，在７１５～

１８７０Ｈｚ有明显的宽频的特征。阶段２中风扇发

生旋转失速故障，非同步共振频率８２．７Ｈｚ成分

消失，且有非同步共振频率１９１８Ｈｚ出现，与试验

１现象类似，分析为声模态共振产生的强烈噪声。

由于转速突然下降，叶片通过频率减少至２５６０

Ｈｚ。阶段３打开排气管阀门后，风扇旋转稳定，

宽频带和非同步共振频率均消失，仅观察到叶片

通过频率为主要频率成分。故认为非同步共振频

率成分８２．７Ｈｚ和１９１８Ｈｚ均与旋转不稳定

图１２　试验２麦克风声压信号时频分析

Ｆｉｇ．１２　Ｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｓｉｇｎａｌａｃｑｕｉｒｅｄｂｙｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅｉｎｔｅｓｔ２

有关。

对１号麦克风采集的声压信号分阶段作快速

傅里叶变化，结果如图１３所示。由图１３（ａ）、图

１３（ｅ）和图１３（ｊ）分别表示的阶段１、２和３频谱图

所示，阶段２旋转失速故障出现时，有非同步共振

频率１９１８Ｈｚ成分出现，该频率成分与旋转失速

故障有关，约为叶片通过频率的７４．５７％。此外，

从图１３（ｃ）、图１３（ｇ）和图１３（ｋ）中所示的低频区

频谱图可见，阶段１存在非同步共振频率８２．７Ｈｚ

及其二次谐波，约为转频的７０．７２％，且阀门打开

时（阶段３）消失。同时，由图１３（ｂ）、图１３（ｆ）和图

１３（ｊ）可以观察到阶段１在１阶叶片通过频率附

近有由８２．７Ｈｚ调制的边频带。失速气团带来的

扰动常常在叶片通过频率及其高次谐波处激发出

其边带频率［６］，故该非同步共振频率８２．７Ｈｚ为

失速气团的特征频率。失速气团在阶段１已经萌

生，并在叶尖附着，存在局部旋转不稳定现象。由

图１３（ｄ）、图１３（ｈ）和图１３（ｌ）所示３个阶段均存

在宽频特征，故该宽频峰段与旋转不稳定现象无

关，由风扇产生的宽频噪声产生。

对环形麦克风阵列测量的声压信号作声模态

分析，试验阶段１声模态分解结果如图１４所示。

由图１４（ａ）所示的模态谱图可见，阶段１在非同

步共振频率８２．７Ｈｚ和１阶叶片通过频率２５７２

Ｈｚ及其边频带处存在强烈的单音噪声，在图

１３（ｄ）所示频带处存在宽频噪声。分别在８２．７

Ｈｚ处和２５７２Ｈｚ处分解声模态，结果如图１４（ｂ）

和图１４（ｃ）所示。由于８２．７Ｈｚ为失速气团的特

征频率，旋转角速度接近转频，故其在周向存在一

个波峰波谷，即模态阶数犿＝１。对于叶片通过频

率２５７２Ｈｚ，主导单音噪声犿＝５由一级动叶及支

板叶片干涉形成，即：

犿＝犚１－犛０ ＝２２－１７＝５
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图１３　试验２中１号麦克风信号频谱

Ｆｉｇ．１３　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｓｉｇｎａｌａｃｑｕｉｒｅｄｂｙｍｉｃｒｏｐｈｏｎｅ１ｉｎｔｅｓｔ２

图１４　实验２中阶段１声模态分析结果

Ｆｉｇ．１４　Ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｈａｓｅ１ｉｎｃａｓｅ２
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　　失速气团特征频率８２．７Ｈｚ可在模态谱图低

频区上观察得到，具有单音噪声特征且其主导模

态阶次犿＝１，该现象可以用于失速气团萌生的特

征识别。

试验阶段２模态谱图如图１５（ａ）所示，从中

可以观察到：宽频噪声分布在６００～１８００Ｈｚ频带

处的，单音噪声分布在非同步共振频率１９１８Ｈｚ

处和叶片通过频率２５６０Ｈｚ处。图１５（ｂ）和图

１５（ｃ）分别表示在两频率下周向声模态分解的结

果。非同步共振频率１９１８Ｈｚ下多级风扇管道主

导单音模态犿＝９。与试验１中阶段２中非同步

共振频率类似，此频率下强烈的主导单音噪声是

多个周向模态在转静叶排间发生共振产生，频率

与截止频率接近。叶片通过频率２５６０Ｈｚ下阶段

２管道周向压力分布与阶段１类似：周向主导模

态阶数犿＝５，由一级动叶及支板叶片干涉形成。

试验阶段３排气阀门打开，多级风扇处于正

常工作状态，故其模态谱图（图１６（ａ）所示）中单

音噪声仅分布在叶片通过频率２５７２Ｈｚ处，声模

态分解结果如图１６（ｂ）所示，干涉仅发生在一级

动叶和支板叶片之间，主导模态阶数犿＝５。阶段

１和阶段２中非同步共振频率８２．７Ｈｚ和１９１８Ｈｚ

图１５　实验２中阶段２声模态分析结果

Ｆｉｇ．１５　Ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｈａｓｅ２ｉｎｃａｓｅ２
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图１６　实验２中阶段３声模态分析结果

Ｆｉｇ．１６　Ａｃｏｕｓｔｉｃｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｈａｓｅ３ｉｎｃａｓｅ２

均消失，即多级风扇稳定旋转时不存在该频率成

分，故８２．７Ｈｚ和１９１８Ｈｚ均与旋转不稳定现象

有关。

试验２结果显示，多级风扇试验器在发生旋

转失速故障前，可以通过频谱分析观察到失速气

团的特征频率８２．７Ｈｚ，此时失速气团已经萌生，

在该频率作模态分解可以得到主导模态阶数犿＝

１的模态波。此外，旋转失速发生时有非同步共

振频 率 １９１８Ｈｚ出 现，为 叶 片 通 过 频 率 的

７４．５７％，通过声模态分解分析可知，该频率与试

验１中喘振先兆特征频率类似，均由周向模态波

共振形成。

４　结　论

本文开展了多级航空发动机风扇喘振测试试

验，通过麦克风传感器阵列研究了高速风扇喘振

测试方法，基于短时傅里叶变换、频谱分析和声模

态分解的方法实现了喘振先兆特征的提取，对真

实工况发动机风扇／压气机健康监测和喘振故障

预警有重要意义。主要结论如下：

１）高速旋转的航空发动机风扇在出现喘振

故障前，通过麦克风传感器测量的声压信号中有

特征频率出现，约为叶片通过频率的７０％左右，

具有单音特征。该特征频率出现伴随有失速气团

特征的产生。

２）通过均布的环形麦克风阵列对管道周向

声压的分解，风扇／压气机在喘振故障发生前模态

谱图有显著变化，表现为除叶片通过频率外在其

他频率处也产生强烈噪声。该非同步共振的特征

频率接近截止频率，由多周向模态波发生共振

形成。
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