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基于台架试验的涡轴发动机喘振
发生位置规律
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摘 要：为了探究某型涡轴发动机喘振发生位置规律，采集并分析了台架喘振试验时进气道、轴流压气机

叶尖、轴流压气机出口和离心压气机出口的压力信号。采用连续小波时频变换对压力信号进行特征提取，以小

波系数作为喘振信号特征，阈值为小波系数最大值的 10%，结果表明：某型涡轴发动机的轴流压气机总是比离

心压气机先发生喘振，喘振在轴向上由进气道向离心压气机传递的同时，在周向上也沿着压气机转子叶片旋转

方向传递。对某型号发动机进行实时喘振监测时，监测轴流压气机能比监测离心压气机更早发现喘振，在后续

某型涡轴发动机改型设计时，可增加轴流压气机的喘振裕度来提升整机防喘能力。
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Position rule of turboshaft engine surge based on bench test
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Abstract： In order to investigate the surge position of turboshaft engine， the pressure sig‑
nals of air inlet， axial compressor tip， axial compressor outlet and centrifugal compressor outlet
were collected and analyzed during the bench surge test. Continuous wavelet time‑frequency trans‑
form was used to extract the characteristics of the pressure signal. The wavelet coefficients were
used as the characteristics of the surge signal，and the threshold value was 10% of the maximum
value of the wavelet coefficients. The results showed that the axial flow compressor of a turbo‑
shaft engine surged earlier than the centrifugal compressor， and the surge was transmitted from
the inlet to the centrifugal compressor in the axial direction， and also along the rotor blade rota‑
tion in the circumferential direction. When the real‑time surge monitoring was carried out for a cer‑
tain type of engine， the surge can be detected earlier by monitoring the axial compressor than by
monitoring the centrifugal compressor. In the subsequent modification design of a certain type of
turboshaft engine， the surge margin of the axial compressor can be increased to improve the anti‑
surge ability of the whole engine.
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当直升机在海面飞行时，将面临各种复杂的

飞行环境的考验，高温高湿的海面环境容易引起

进气畸变，导致喘振边界线向右平移，发动机更容

易进入失稳状态，引发失速或喘振，损坏发动机内

部结构，导致空中停车，造成严重后果 [1‑5]。因此，

提取喘振信号的特征，确定喘振最先发生的区域，

以此加强对发动机的安全监控评估，提升对发动

机失速和喘振状态的监测能力，对确保发动机的

健康工作和直升机的安全飞行具有重要意义。

为了获取发动机喘振时的压力数据，通常会

在机匣壁面钻孔并安装测量设备。Mailach等 [6]将

传感器安装至转子叶尖，采用二维激光多普勒系

统获取压力。Peter等 [7]采用高速粒子图像测速系

统获取环形叶栅发生旋转不稳定性时的流场。

Eck等 [8]在环形叶栅上利用一种底层隔板探针测

得压气机在接近失速时的非定常流动现象。上述

学者采用的传感器布局虽然避免了接触式测量，

但是需要配备示踪粒子和激光器，还需要设计特

定的光学通路，增加了信号采集系统的复杂度和

成本 [9]，且只针对叶尖或叶栅的流场情况，未结合

研究进气道、叶尖和压气机出口的压力变化情况

综合分析。

航空发动机喘振通常是指压气机喘振,即气

流沿压气机轴向方向发生的低频率、高振幅的振

荡现象 [10‑11]。可通过分析压气机的压力信号来分

析发动机的喘振现象 [12‑13]，采集到发动机喘振时的

压力数据后，可以运用很多种处理方法对喘振信

号进行特征提取。李继超等 [14‑16]运用自相关和互

相关算法检测压气机喘振。吴学辉等 [17]和王占学

等 [18]通过数值计算并应用混沌理论分析了压气机

的指数谱而判定喘振。Hagino等 [19]发现喘振和旋

转失速波动频率相同，并用频谱分析法检测喘振

和失速。林峰等 [20‑21]和刘洋等 [22‑23]运用快速小波分

析方法，提取出喘振信号的特征频率。目前喘振

信号提取使用的方法在部件级试验台上取得了较

好的效果，但少有应用在整机台架上进行喘振信

号的特征提取。

本文利用进气总压畸变装置对整台发动机进

行逼喘，诱使发生喘振，以获取发动机进入喘振状

态时的压气机压力，运用小波分析时频分析方法

提取信号的特征参数，探究涡轴发动机轴向和周

向的喘振起始位置和传播规律，为某型涡轴发动

机改型设计和传感器安装位置提供参考。

1 台架喘振试验

1. 1 畸变发生器

本次试验在发动机与进气流量筒之间加装可

移动插板式畸变发生器，如图 1所示，压力畸变发

生器的进气导流筒体前段与工艺进气道连接，导

流筒体内径与发动机进口截面内径相同。

安装时要对准发动机进气道中心，使进气道

平滑延伸并保证密封性。畸变发生器由插板箱、

插板、等直径导流筒体、移动式安装支架、位移测

量标尺、液压驱动系统等组成，可动态调整进气道

的进气流量。

畸变发生器的插板由液压驱动系统控制，插

板插入导流筒体的速度均匀，最小可控位移量不

大于 5 mm，退出速度不小于 50 mm/s。插板进入

等直径管道的最大相对深度为 0.76，插板距发动

机进口截面的轴向相对距离为 4.0。插板高度位

置的确定及变化由位移标尺及监测探头监控。

液压驱动系统控制主要由油泵、滑油箱、滑油

分配阀、油管、油箱和液压设备、控制开关、电源电

缆等组成。通过控制开关，控制油泵提供压力滑

油，通过滑油分配阀输入到油缸，调节油缸内部上

下的油压控制油缸内的连杆上下运动，带动插板

上下移动。

通过改变插板的相对高度，产生进气畸变，诱

图 1 畸变发生器

Fig.1 Distortion generator
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使发动机发生喘振。

1. 2 传感器安装位置

本次试验选用性能合格某型涡轴发动机，其

中发动机气流通道的零组件状态与批产发动机保

持一致。改装发动机时，依据发动机整机装配的

实际情况及外部管路分布，在适合的机匣位置处

加工静压测量孔，并安装压力传感器进行特征参

数采集。

为摸索低压区气流的个数和变化情况，及发

动机失速至喘振的流场变化，探究涡轴发动机喘

振发生位置规律，在轴流压气机进口截面、叶尖截

面、出口截面以及离心压气机出口截面位置，周向

方向各自安装若干个高频响动态静压传感器，传

感器安装区域如图 2所示。

进气截面压力测量点位于发动机进气机匣

内的流道壁，连接 2个常温压力传感器，测点位

于水平位置的 40°和 180°夹角处，编号为 1和 2；
轴流压气机叶尖截面压力测量点位于压气机机

匣内流道叶尖处，连接 1个常温压力传感器，测

点位于水平位置的 85°夹角处，编号为 3；轴流压

气机出口截面压力测量点位于压气机内机匣内

的流道壁，靠近离心叶轮进口处，连接 3个常温

压力传感器，3个测点分别处于水平位置的 85°、
105°和 280°夹角处，依次编号为 4~6；离心压气

机出口测量点位于燃烧室内机匣内的流道壁，紧

贴轴向扩压器后方，连接 5个高温压力传感器，5
个测点分别处于水平位置的 33°、85°、177°、249°
和 321°夹角处，在实际试验过程中，水平位置

177°夹角处传感器受喘振影响脱落，只记录到部

分数据，因此对剩下的 4个传感器依次编号为

7~10，各截面传感器安装位置如图 3所示，编号

1~10对应图中No.1~No.10。
1. 3 试验过程

安装畸变发生器，插板高度控制为 0 mm。发

动机起动后，在不同的燃气涡轮转速进行逼喘，燃

气涡轮转速分别为 20 000、22 000、25 000、28 000、

31 000、32 000 r/min和 32 400 r/min，发动机在各

状态点稳定工作 30 s后，将畸变发生器从 0 mm开

始逐渐增加插板相对高度，每次增加插板高度后

停留 5 s，未出现超温/喘振现象再继续增加插板

高度，直至出现超温/喘振，采集数据后迅速拉回

至地面慢车状态并将插板高度迅速降为 0 mm。

若逼喘试验过程中畸变发生器未能顺利引起

发动机失速/喘振，可使用备份的放气活门开关控

制装置进行逼喘。试验完成后，发动机停车，取滑

油箱和磁性螺堵处的滑油油样进行闪点、光谱和

磨粒分析。分解发动机，人工检查所有零组件，并

对发动机主要零部件进行无损检验。

2 喘振试验结果与讨论

2. 1 压力信号特征提取方法

对喘振段压力信号做一维连续小波变换，小

波基函数采取Meyer小波，如下式所示：
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图 2 传感器安装区域

Fig.2 Installation area of sensor

图 3 每个测压截面的传感器位置

Fig.3 Position of sensors in each pressure test section
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其中

v ( a )= a4 ( 35- 84a+ 70a2 - 20a3 ), a∈[ 0,1 ]
Meyer小波函数和尺度函数都是在频域中进

行定义的，是具有紧支撑的正交小波。连续小波

变换的尺度范围选择为采样频率的一半，为 2.5
K，由于喘振信号一般为低频信号，所以要选择较

大的尺度范围，这样分析信号的局部特征十分明

显。首先对信号进行小波时频变换，如图 4所示，

喘振发生时频率 f为 25 Hz，为小波的中心频率的

10%，故本文以小波系数作为喘振信号特征，判断

喘振是否发生时，阈值也设为小波系数最大值的

10%，为了能更直观地观测到喘振信号特征，本文

将小波变换时频图转换为等值线图，等值线线数

也取 10，图中 t表示时间。

2. 2 试验结果

共进行了 7次不同转速下稳态试验，试验时，

试车台操作工程师结合发动机涡轮出口温度和发

动机是否出现嗡鸣声，凭经验判断喘振是否发生，

并口述试验现象如表 1所示。在信号处理时，前 4
次未能检测到明显的喘振信号，后 3次试验喘振

信号明显，本文主要分析后 3次稳态试验结果，通

过提取到喘振特征的先后顺序来探究涡轴发动机

轴向和周向喘振发生位置规律。

1）周向规律

每个截面排序按喘振发生的先后顺序，颜色

深浅代表小波系数大小，后文与此相同。进气截

面两个测量点喘振时段的小波时频等值线图如图

5~图 7所示，喘振发生时刻如表 2所示，在此截面

上喘振总是在 2号位置先发生。

轴流压气机出口截面 3个测量点喘振时段的

小波时频等值线图如图 8~图 10所示，喘振发生

时刻如表 3所示，在此截面上喘振总是在上侧先

发生。

图 4 小波时频变换图

Fig.4 Wavelet time‑frequency diagram

表 1 不同转速下试验现象

Table 1 Test phenomena at different rotate speeds

编号（No.）

1

2

3

4

5

6

7

转速/（r/min）

20 000

22 000

25 000

28 000

31 000

32 000

32 400

试验现象

超温

喘振

喘振

喘振

喘振

放炮

放炮

图 5 第 5次试验进气截面小波时频变换等值线图

Fig.5 Wavelet time‑frequency contour map of air inlet section in the fifth test
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离心压气机出口截面 4个测量点喘振时段的

小波时频等值线图如图 11~图 13所示，喘振发生

时刻如表 4所示，在此截面上喘振总是在 7号测量

点先发生，喘振在此截面发生的先后顺序与离心

压气机转子叶片旋转方向相同。

2）轴向规律

3、4和 8号测量点均位于水平位置的 85°夹角

处，分别处于轴流压气机叶尖截面、轴流压气机出

口截面和离心压气机出口截面，通过分析 3、4和 8
号测量点喘振发生的先后顺序来探究喘振发生的

轴向规律。第 5次试验喘振发生位置轴向对比 3、
4和 8号测量点如图 14、图 8（b）和图 11（d）所示，

第 6次试验对比看图 15、图 9（a）和图 12（d），第 7
次试验对比看图 16、图 10（b）和图 13（d），喘振发

生时刻如表 5所示，可知在轴向上，轴流压气机叶

尖截面总是比轴流压气机出口截面先出现喘振，

轴流压气机出口截面总是比离心压气机出口截面

先发生喘振。在进气截面，左侧（正对进气道）先

图 6 第 6次试验进气截面小波时频变换等值线图

Fig.6 Wavelet time‑frequency contour map of air inlet section in the sixth test

图 7 第 7次试验进气截面小波时频变换等值线图

Fig.7 Wavelet time‑frequency contour map of air inlet section in the seventh test

表 2 进气截面喘振时刻

Table 2 Surge time of air inlet

转速/（r/min）

31 000

32 000

32 400

时刻/s

0. 784 6

0. 805 8

1. 356

1. 374 4

1. 615 6

1. 619

编号（No.）

2

1

2

1

2

1
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图 8 第 5次试验轴流压气机出口截面小波时频变换

等值线图

Fig.8 Wavelet time‑frequency contour map of axial
compressor outlet section in the fifth test

图 9 第 6次试验轴流压气机出口截面小波时频变换

等值线图

Fig.9 Wavelet time‑frequency contour map of axial
compressor outlet section in the sixth test
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发生喘振，且先于轴流压气机截面，在轴流压气机

出口截面，上侧先发生喘振，在离心压气机出口截

面，右上侧先发生喘振，由此可见，喘振发生位置

在轴向上由进气道向离心压气机传递的同时，在

周向上也沿着转子叶片旋转方向传递。

表 3 轴流压气机出口截面喘振时刻

Table 3 Surge time of axial compressor outlet section

转速/（r/min）

31 000

32 000

32 400

时刻/s

1. 025 8

1. 028 8

1. 030 6

1. 431

1. 434 4

1. 439

1. 678 2

1. 688 2

1. 69

编号（No.）

5

4

6

4

5

6

5

4

6

图 10 第 7次试验轴流压气机出口截面小波时频变换

等值线图

Fig.10 Wavelet time‑frequency contour map of axial
compressor outlet section in the seventh test
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图 11 第 5次试验离心压气机出口截面小波时频变换

等值线图

Fig.11 Wavelet time‑frequency contour map of centrifugal
compressor outlet section in the fifth test

本次试验是通过畸变发生器引发喘振，通过

升高插板的高度，减少进气量，诱发喘振，综合几

次试验结果的初步分析可以得到：受畸变装置插

图 12 第 6次试验离心压气机出口截面小波时频变换

等值线图

Fig.12 Wavelet time‑frequency contour map of centrifugal
compressor outlet section in the sixth test

板高度增加的影响，2号测量点最先产生由失速

团引起的喘振，喘振在轴向上由进气道向离心压

气机传递的同时，在周向上也沿着压气机转子
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图 13 第 7次试验离心压气机出口截面小波时频变换等值线图

Fig.13 Wavelet time‑frequency contour map of centrifugal compressor outlet section in the seventh test

表 4 离心压气机出口截面喘振发生时刻

Table 4 Surge time of centrifugal compressor

outlet section

转速/（r/min）

31 000

32 000

32 400

时刻/s

1. 042 4

1. 043 6

1. 053 2

1. 072

1. 478

1. 480 6

1. 490 6

1. 498

1. 723 6

1. 724 8

1. 733 4

1. 751 4

编号（No.）

7

10

9

8

7

10

9

8

7

10

9

8

图 14 第 5次试验轴流压气机叶尖截面小波时频变换

等值线图

Fig.14 Wavelet time‑frequency contour map of axial
compressor tip section in the fifth test

叶片旋转方向传递，故在轴向上，进气截面左侧，

轴流压气机叶尖截面、轴流压气机出口截面上侧，

离心压气机出口截面右上侧依次监测到喘振。
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图 15 第 6次试验轴流压气机叶尖截面小波时频变换

等值线图

Fig.15 Wavelet time‑frequency contour map of axial
compressor tip section in the sixth test

图 16 第 7次试验叶尖截面小波时频变换等值线图

Fig.16 Wavelet time‑frequency contour map of axial
compressor tip section in the seventh test

表 5 轴向喘振时刻

Table 5 Surge time of axis direction

转速/（r/min）

31 000

32 000

32 400

时刻/s

0. 955 4

1. 028 8

1. 072

1. 258

1. 431

1. 498

1. 663

1. 688 2

1. 751 4

编号（No.）

3

4

8

3

4

8

3

4

8

3 结 论

本文采集了台架喘振试验时进气道、轴流压

气机叶尖、轴流压气机出口和离心压气机出口的

压力信号，运用小波时频分析对压力信号进行特

征提取，对喘振发生的位置规律进行了研究分析，

得出以下结论：

1）喘振发生位置在轴向上由进气道向离心

压气机传递的同时，在周向上也沿着压气机转子

叶片旋转方向传递。

2）在进气截面上喘振总是在左侧先发生，在

轴流压气机出口截面，喘振总是在上侧先发生，在

离心压气机出口截面，喘振总是在右上侧先发生。

本次试验中喘振是由进气畸变装置引发的，喘振

最先发生的位置可能是受畸变发生器插板从下至

上升高的影响。

3）轴流叶尖截面总是比轴流压气机出口截

面先发生喘振，轴流压气机出口截面总是比离心

压气机出口截面先发生喘振，可通过改变结构设

计增加轴流压气机的喘振裕度，增加某型涡轴发

动机的抗喘能力。
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