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航空发动机轴流压气机非整阶振动实验研究进展
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摘　　　  要：    从非整阶振动的实验、非整阶振动信息获取、非整阶振动机理三个方面进行了概述，总结了近

些年对非整阶振动研究的重要成果。平面叶栅和压气机实验台，结合叶尖定时技术和应变片测振及粒子测

速（particle image velocimetry，PIV）技术进行非整阶振动的研究，主动控制旋转叶片振动实现流场与叶片振动

耦合机理研究等。叶尖定时、应变片、PIV、主动控制叶片振动技术为非整阶振动的研究提供了先进的技术

支撑，应用多物理场测试技术获得更加准确的非整阶振动条件下的流场和叶片振动信息。
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Overview of experimental research on non-synchronous vibration in
aero-engine axial compressor
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Abstract:  Important  research  results  of  non-synchronous  vibration  were  summarized  through  its
experiment， non-synchronous  vibration  signal  obtaining， and  mechanism  of  non-synchronous  vibration.
The basic research of  non-synchronous vibration，and research on blade tip timing technology combined
strain gauge and PIV (particle image velocimetry) to obtain the mechanism of non-synchronous vibration，
compressed sensing blade tip timing to capture non-synchronous vibration signal and rotor blade vibration
active control to research the coupling mechanism. Blade tip timing technology and strain gauge，PIV and
active  control  blade  vibration  technology  provide  advanced  brace  for  non-synchronous  vibration
phenomenon  research.  In  a  long  run， multi-physics  experimental  research  will  still  be  a  mainstream
research method for the non-synchronous vibration.

Keywords:   axial compressor；non-synchronous vibration；particle image velocimetry；
blade tip timing；oscillation cascade

 

随着现代航空发动机的发展，提升压气机的

性能变得日益重要。效率更高、更轻量化材料的

压气机叶片成为先进航空发动机的主流选择。压

气机叶片通道内产生了更加复杂的流动，大展弦

比和轻量化的压气机叶片在复杂流动的作用下更

加容易发生振动。压气机内部的复杂流动造成的

失速和颤振及非整阶振动严重威胁航空飞行安全，

研究其发生的机理有助于提高航空发动机的整体
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安全性。失速和颤振的研究起步较早，有较为严

谨和丰富的理论体系及实验数据支撑，此类振动

的规避已在设计阶段得到较好地解决。非整阶振

动是一种与旋转失速及颤振不同的振动形式，其

振动主频与转子叶片通过频率不成整数倍关系。

非整阶振动近些年出现在国内外较多型号的航空

发动机压气机内，严重影响着发动机型号的研制

和运行安全。在设计转速下，压气机内部流动分

离现象较少，引起的堵塞不足以影响压气机内部

流体的流向流动，因此难以出现扰动的周向传播

现象。但是航空发动机的运行是一个从启动到稳

定运行，再到逐步停机的过程，压气机的叶片转

速与来流速度偏离设计工况，即为非设计工况。

在非设计工况下，叶片的前缘吸力面会产生分离

流动[1-3]。旋转作用下，叶尖间隙的流动会在剪切

的作用下产生泄漏流动。叶片通道内会产生较多

的涡系结构，造成压气机流动的堵塞，这时扰动

就会在周向传播。这种分离流动叠加泄漏流动和

周向传播扰动造成的压气机叶片振动即为非整阶

振动。通过实验、数值模拟、理论模型等手段对

压气机非整阶振动进行研究是延长发动机寿命、

增强发动机结构可靠性的重要手段。

鉴于非整阶振动的产生机理的复杂性及旋转

压气机实验的高难度，目前国内和国际上对于非

整阶振动的研究多集中于数值模拟方法[4-10] 和理

论预测模型[11-16]，关于非整阶振动的实验研究较

少，亟需扩展非整阶振动的实验研究，以推动数

值模拟和理论预测模型的快速发展。

本文集中论述非整阶振动的现象和特征，综

合国内外平面叶栅实验研究、压气机实验研究，

为轴流压气机非整阶振动的实验研究提供较为全

面的实验研究方法综合论述。

 1    非整阶振动研究现状

非整阶振动是一种与旋转失速不同的现象[17]，

且具有流体诱发振动的典型特征。非整阶振动的

现象首次发现于 1995年，Baumgartner等 [18] 报道

了 Rolls-Royce公司的航空发动机高压压气机第

1级转子的壁面静压信号出现了非整阶频域成分。

非整阶振动的典型特征就是压气机叶片振动的主

频不是转子频率的整数倍，频域具有高频及宽频

带的特征，如图 1所示，图中 BPF为叶片通过频

率（blade pass frequency）。
与经典的圆柱绕流产生锁频、锁相特征类似[19]，

非整阶振动除了凸包宽频带的特征之外，还有一

个锁频、锁相的特征较为明显。研究者[20] 通过发

动机振动坎贝尔图，清晰标示出了非整阶振动发

生的位置及其锁频特征。

Kielb等 [21] 通过实验和仿真手段对压气机内

部的流场及叶片的振动进行了监测。通过在叶片

表面粘贴应变片的技术得到叶片振动数据，通过

在机匣壁面安装压力传感器得到尖区流场压力波

动的数据。所有的应变数据均表现出了锁频、锁

相的典型非整阶振动特征，如图 2所示，图中 1T
为 1阶扭转模态（first torsion mode），1F为 1阶弯

曲模态（first flex mode），NSV为非整阶振动（non-
synchronous vibration），SFV为分离流振动（seper-
ate flow vibration）。
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图 2    第 1级转子叶片应变片响应数据[21]

Fig. 2    Response data of first stage blade strain[21]
 

对于非整阶振动中的凸包宽频带特征及锁频、

锁相的特征，较多的研究中包括数值仿真研究，

如 Han等 [22]、Stapelfeldt等 [23] 都发现了此类的特

征。非整阶振动能够造成压气机叶片的高周循环
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图 1    Baumgartner 1995年实验壁面压力频谱特征[18]

Fig. 1    Baumgartner experimental wall pressure frequency

spectrum in 1995[18]
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振动，从而造成压气机叶片的高周疲劳断裂，对

发动机安全运行构成严重的威胁。

轴流压气机叶顶的几何特征和叶尖间隙参数

都会对轴流压气机叶片通道内的流场产生一定的

影响。除了压气机叶片的几何特征参数会影响非

整阶振动的产生，压气机的转动速度即为操作参

数同样会影响非整阶振动的出现、发展和消失。

Moller 等[24] 采用仿真软件对跨声压气机进行

了数值仿真。对接近失速工况点的突尖失速和非

整阶振动进行了详细的数值分析。对失速开端及

近失速非整阶振动进行了数值模拟，得出在

0.4%c（c 为弦长）的叶尖间隙下，操作点直到失速

线也没有发生非整阶振动的结论，但是在 2.3%c
的叶尖间隙工况，非整阶振动发生在一片很大的

区域内，证实了非整阶振动的发生机理与叶尖间

隙密切相关。

Spiker等[20] 通过实验与数值仿真发现的非整

阶振动现象倾向于认为是由吸力面涡结构与尖区

泄漏涡的相互作用造成的。Baumgartner等 [18] 认

为非整阶振动是由于旋转不稳定性造成的一种与

发动机叶片通过频率不成整数倍关系且远离失速

边界的振动，并且具有径向的依赖性，尖区及间

隙流动结构起主导作用。Im等 [4] 采用了识别涡

结构的方法采集了 8个瞬时流场结构，发现一个

新的龙卷风涡结构替代上一个龙卷风涡结构（如

图 3所示）的周期为 6/70转动周期，由此计算所

得的龙卷风涡频率为 2 513 Hz，与采集的机匣壁

面压力结果产生的非整阶振动主频率 2 600 Hz较

为接近，认为非整阶振动主要是由于尖区龙卷风

涡的周向传播造成的。

Gan等 [6] 通过数值仿真的方法对叶尖间隙对

非整阶振动的幅值和频率的影响进行了研究，

1.1%尖部弦长间隙（即真实实验条件）的计算结

果与实验结果十分接近，主导频率段的峰值只有

3.3%的偏差。

Thomassin等 [25] 认为非整阶振动是由另外一

种物理机制−射流冲击共振 [26] 造成的。研究

者通过实验[25]、数值仿真[27] 研究了叶尖二次流动

射流共振结合声波反馈到射流核心产生的共振现

象，并基于此提出来一种预测叶尖速度与非整阶

振动发生的模型。

Camp[28] 在一台低速多级压气机上通过动态

压力传感器和声压传感器发现了螺旋形的声波结

构，并发现了锁定现象与涡脱落频率接近管道共

振频率，相关性较高，产生了较高幅值的非定常

波动，并随着质量流量的变化而变化。除此之外，

Drolet等[29] 通过数值模拟的方法验证了此理论的

准确性。杨明绥等[30]、洪志亮等[31] 在某型发动机

的实验研究中发现了非整阶振动现象，在非整阶

振动发生时，发现了螺旋状的声传播。

Spiker[13] 通过假设非整阶振动的锁频、锁相

的特征与圆柱绕流现象的涡脱落锁频、锁相的特

征相关联，给出了基于范德波尔振子的预测模型，

可以作为快速预测非整阶振动主要频率成分的工具。

Clark等 [14] 实现了利用两自由度范德波尔振

子模型模化流场，单自由度结构振动标准方程模

化叶片，实现了锁频、锁相特征的复现和极限环

振动的复现，为揭示非整阶振动背后的物理机制

提供了一条思路。

王丹[15] 将旋转叶片简化为连续的悬臂梁，采

用范德波尔振子模型结合数值算法进行方程组的

降阶求解，利用奇异性理论对幅频响应分岔特性

进行研究，得到了原系统多解共存的现象。

Hoskoti等 [16] 在将旋转叶片简化为连续的悬

臂梁的基础之上，同样采用数值算法降阶偏微分

方程，对耦合方程进行求解。对前 8阶的耦合振

动响应展开分析，得到了耦合系数影响耦合系统

中的锁定现象的丰富的结果，确定了第 1阶耦合

振动响应占据主导地位的结论。

综上可知，非整阶振动现象的耦合机制还不

统一，澄清非整阶振动产生的物理机制，发展非

整阶振动的实验研究迫在眉睫。

 2    叶栅实验研究

平面叶栅实验容易实现，对测试技术的要求

相对于压气机实验台低，能够获得更为丰富的流

场细节信息。
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图 3    发生非整阶振动时的叶片通道内的龙卷风涡结构[4]

Fig. 3    Tornado vortex in blade passage with non-synchronous

vibration occurred[4]
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静止叶栅叶片表面应用非定常压力测量技术

和热膜传感器[32]，能够获得丰富的叶片气动载荷

信息，非整阶振动机理的叶栅实验研究具有很大

的优势。一般叶栅的实验研究分为自由振动叶栅

和可控振动叶栅 2种。自由振动叶栅多用于获取

颤振边界，其实验条件苛刻，实现较为困难[33]。协

调叶栅属于可控振动叶栅，叶片以相同的振动频

率、幅值运动，通过测量叶片表面非定常压力获

得气动阻尼。但是其控制系统复杂，且气动弹性

实验需要结合不同进口条件、振动折合频率和间

相角，实验的工作量大。

Hanamura等 [34] 提出了一种简化协调叶栅实

验的研究方法，即“影响系数法”。通过只振动一

个叶片来获得协调叶栅所有叶片间相位角的气动

响应，此方法得到了广泛的应用[35-38]。

杨慧等[39] 讨论了叶尖间隙大小对叶栅整体

气动阻尼的影响。可以借鉴以上颤振采用的可控

振动形式的实验方法，进行非整阶振动的实验研

究。已有较多的研究者[11, 40-41] 采用可控振动叶栅

叶片的方法研究非整阶振动。

魏巍[42] 分析了非整阶振动与尖区非定常流

动的关联性，通过振荡叶栅尖区流场实验的研究，

总结了叶栅实验研究流固耦合现象的方法，并采

用影响系数法针对振荡叶栅的整体气动阻尼、叶

片表面的压力系数分布在不同攻角、振动频率和

叶尖间隙对叶片的气动响应展开了研究。王理想[43]

采用静止叶栅和振荡叶栅对攻角和叶尖间隙对尖

区凸包宽频带的流场特征影响进行了研究，在静

止叶栅实验中通过改变叶尖间隙及来流攻角，对

凸包宽频特征的端壁静压进行了分析，对于叶片

气动阻尼及流场特征进行了研究。如图 4所示，

大攻角来流条件下端壁静压的频谱出现了典型的

凸包宽频特征。
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图 4    静止叶栅在 10°攻角下尖区端壁静压频谱

Fig. 4    Frequency spectrum of tip wall pressure sensors with

incidence angle of 10° in a static cascade

研究者采用叶栅实验方法，研究了叶片振动

对叶栅通道流场的单向影响作用。如图 5所示，

采用 PIV技术和端壁静压传感器针对通道速度脉

动、端壁静压脉动研究了不同的来流条件和叶片

振动频率下的变化规律，对振动叶片影响流场的

单向耦合机理展开了实验研究。图 5中的图例为

当地速度的方均根除以当地时均速度。
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图 5    叶片静止与振动状态下的速度场脉动

Fig. 5    Velocity oscillation contour at static and vibration blades
 

施磊等[44] 采用叶栅实验台，研究了相邻叶片

扭转振动的叶尖泄漏流动特征，发展了扭转振荡

条件下叶栅流场 PIV实验和数据分析方法，并详

细分析了叶片振动周期内的流场变化特征，并研

究了相邻叶片振动的相位差对叶片表面气动阻尼

的影响。研究者发展的不同相位下泄漏涡识别方

法、表面气动负荷等测试技术，拓宽了实验测试

研究叶片流固耦合振动的方法。

λ2

β τ/c

如图 6所示，可以看到叶片在一个周期内的

振动过程中对流场中涡核的位置和强度均有不同

的影响。图中 PS代表压力面，SS代表吸力面； t
为叶片振动时间，T 为叶片振动周期；x 为周向，y
为展向；h 为高度，取 113.7 mm；P 为栅距，取 72
mm；c 为弦长，取 126.8 mm； 为涡量， w0 为主流

速度， 为安装角。其他计算条件如下： =5%，

i=0°，L/c=1.0，其中 τ为叶尖间隙，i 为迎角，L 为与

前缘弦向的距离。扭转振动的平面叶栅实验为研

究复杂的叶片振动形式对通道内流场的影响打开

了思路，通过精巧的设计可以实现相邻叶片不同

的振动相位和振动速度，模拟复杂的叶片振动环

境，采用 PIV技术和端壁静压阵列对不同振动相

位下的通道内流场和叶片表面负荷开展了参数化

研究，表明相邻叶片扭转振动的相位差会明显影

响叶片表面的气动负荷。
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Schoenenborn等[45] 通过静止环形压气机叶栅

实验台，设计可控叶片振动机构，完成了振动叶

片条件下的叶片表面的压力数据采集，如图 7所

示。对叶片位移进行监测，通过机匣壁面的压力

传感器阵列数据，得到机匣壁面的压力分布云图，

并与数值仿真的结果进行对比，效果良好。

  
Airfoil Steady

pressure taps

Foot

Torsion mass

Transformator
plate

Torsion spring

图 7    实验叶片结构[45]

Fig. 7    Test blade structure[45]

 
Keerthi等 [46] 在一个亚声速环形叶栅风洞中

进行了实验。风洞气源由一台 75 kW的风扇驱

动，收缩段的比例为 11.3，在叶片的上游布置有

15个进口导叶。通过一支七孔探针测量位于进

口导叶及测试叶片之间的稳态流场参数。通过控

制 2个叶片的振动，在叶片上安装测力传感器，测

量中间叶片所受的力。叶片的运动通过伺服电动

机输出连续圆周运动，通过滑块连杆机构实现纵

摇振荡，利用激光位移传感器测量 2个运动叶片

的位移参数。

平面叶栅和环形叶栅对于尖区流动细节的捕

捉具有一定的优势，对于非整阶振动这种典型的

尖区复杂流动耦合叶片振动的现象的研究比较适

合。弯曲和扭转振动的叶栅实验台相较于转子实

验较为容易实现，便于捕捉复杂振动条件下的流

场特征，适合开展非整阶振动的流固耦合机理研

究。但是，叶栅实验的周期性和旋转条件下的尖

区流动的模拟是限制叶栅实验深刻揭示非整阶振

动机理的难题。

 3    压气机实验研究

压气机实验台的高速转动特点，给实验测量

流场特征和结构振动带来了新的挑战。

Baumgartner等 [18] 在一台压气机的第一级压

气机叶片前缘的机匣壁面采用 Kulite XTE 190 压
力传感器采集尖区压力波动特征，采用热线测量

尖区转子出口速度，采用滑环将叶片表面粘贴应

变片的应变数据实现从旋转叶片表面到静止数据

采集系统的输出。频域分析的结果发现了典型的

非整阶振动特征，并对壁面压力和叶片振动的频

域特征进行了比对分析。

压气机在旋转的过程中如果想得到某一时刻

叶片通道内的流场信息和对应的叶片结构振动信

息，需要采用 PIV技术结合同步器锁相技术与叶

片振动数据及壁面压力传感器数据相互关联分析，

才能够清晰地得到流场作用于叶片结构的过程和

特征，为研究压气机内流与叶片结构耦合的机理

提供解决方案。Brandstetter等 [47] 在高转速压气

机实验台上使用 PIV和压力传感器获取流场信息，

在叶片表面粘贴应变片及非接触叶尖定时技术获

得叶片结构振动信息，采用锁相测量的技术方法

对压气机近失速非整阶振动问题展开了研究。

内窥二维 PIV装置用来得到叶片尖区流动特

征（如图 8），测量区域分布在 92%～95%叶高之

间。PIV结果可以通过识别弦向回流及再循环特

征捕捉涡破碎，识别叶片前缘附近的轴向速度捕

捉到前缘溢出特征，使用涡识别准则得到径向涡

的尺寸和位置，如图 9所示，识别到的径向涡表明

了在非整阶振动发生时，通道内形成的径向涡具

有周向传播的特征。图中 ctan,vort 为切向速度，
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图 6    一个振动周期内 λ2 的变化

Fig. 6    λ2 changed in a vibration cycle
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∆p

pdyn,in

crad,vort 为径向速度，cax,in 为轴向速度，cvort 为切向速

度和径向速度合成的速度；p 为瞬态压力， 为

瞬态压力减去系综平均压力的压力脉动量，

为入口压力；rvort 为径向涡半径；Lrotor pitch 为转子节距。

使用 23只 Kulite XCS-062动态压力传感器

布置在−75%～108%轴向弦长位置处，测量转子

区域壁面压力分布。结合锁相信号，对高频动态

压力传感器阵列数据进行插值处理，获得旋转过

程中的叶片通道内的尖区涡结构的周向传播特征。

所得涡传播结果如图 10所示，对原始信号进行了

无量纲化和系综平均，捕捉到了叶片前缘的径向

涡特征。图中 RV（radial vortex）代表径向涡，pt,in

为入口总压。

此外，在叶片前缘的周向还布置了 10个压力

传感器得到扰动的传播速度。得到径向涡的数量

及尺寸，周向的压力分布及其传播速度。叶片表

面粘贴的应变片和叶尖定时传感器用来得到叶片

应变波动特征，其数据被执行了傅里叶变换用来

与叶片前缘机匣内壁面周向速度进行比对，如

图 11所示，轴向速度的波动特征与叶片变形的特

征在非整阶振动发生的范围内吻合较好。图中

SG（strain guage）表示应变片，cax 为尖区轴向速度。

图 11（a）展示了发动机节径为 5.8在 1阶扭转状

态下的应变片幅值。

通过相关性分析得出了径向涡触发非整阶振

动的结论，周向波数为 13和振动节径为 8的叶片

之间的耦合关系如图 12所示。图中数字 1～9 表
示径向涡从生成到发展的过程，EO 5.8和 EO 7.2
表示发动机节径（engine order，EO）为 5.8和 7.2，
crel 为径向涡传播速度，U 为静止坐标系下的转子

叶尖速度。

上述的研究限制于 PIV拍摄的频率，未能获

得动态变化的通道内径向涡的发展特征，难以直

接说明非整阶振动与径向涡的密切关系，只能通

过计算获取周向径向涡波数和叶片振动节径的耦

合关系来间接获得了非整阶振动和径向涡的联系。

PIV技术和壁面压力阵列的配合使用，获取了非

整阶振动发生时的尖区流场特征和通道内涡的发

展过程。叶片表面粘贴应变片，获取了非整阶振

动状态下叶片的振动数据，得以与流场数据进行
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分析非整阶振动发生时的物理机制。这种多物理

场的实验手段的配合使用，能够开展非整阶振动

的流固耦合实验研究。

Holzinger等[48] 在一台 1.5级跨声速压气机实

验台上进行了 3组测试。对 1阶扭转振动及气动

弹性不稳定进行了测试，并进行了多叶尖间隙参

数的测试，研究叶尖间隙尺寸与气动阻尼之间的

关系。第 2次测试发现了旋转不稳定导致的叶片

振动，第 3次测试采用了参考叶尖间隙尺寸，并采

用了非对称的机匣处理方式。机匣处理有效地抑

制了之前出现的气动弹性不稳定现象。

在机匣壁面安装了 72个压阻式压力传感器

用于获得叶尖间隙位置的间隙流动特征。压力传

感器的采样频率为 500 kHz，并采用了低通滤波

100 kHz的方法去除高频噪声，提高信噪比。采

用在 8个叶片的 4个不同位置粘贴应变片的方法

监测叶片的振动，除此之外还在机匣壁面安装了

6个叶尖定时传感器，如图 13所示，用于监测叶

片振动。应变片的采样频率为 100 kHz，叶尖定时

传感器的采样频率为 2 500 kHz。
通过对参考间隙尺寸、大叶尖间隙和非轴对

称机匣处理方法的 3种工况的实验，分别采集机
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匣壁面压力和叶尖定时数据及应变片的数据。使

用柱状图，展示应变片变形量及压力传感器数据

得到的压力系数，以及应变片变形量的原始数据

及M2滤波和 M4滤波数据。对压力传感器数据

及应变片数据进行了频域分析，并与发动机节径

进行倍数比对，如图 14所示。图中 ND（nodal dia-
meter）为节径。
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图 14    大叶尖间隙工况下的旋转不稳定性[48]

Fig. 14    Rotating instability with large tip clearance[48]
 

对大叶尖间隙（LC）和参考叶尖间隙（RC）尺
寸下的频谱对比分析，M4阶次的高应变幅值只

出现在了大叶尖间隙的工况下，揭示了旋转不稳

定性与大叶尖间隙之间的联系，如图 15所示。

从图 15中可以看到较多的非整阶振动的频

率成分出现，EO9.7、EO6.8等，出现在大叶尖间隙

工况，说明了非整阶振动的产生与叶尖间隙的尺

寸联系紧密。壁面压力传感器和应变片的配合使

用，能够满足非整阶振动与叶尖间隙尺寸之间联

系的相关研究。

压气机内部流动复杂，工作状况宽泛。不同

的工作状态，内部流动及叶片振动特性必然存在

差异。在高速旋转状态下，声音在内流通道内的

传播特征对叶片和流场的影响也不容忽视，跨声

状态下的气动弹性不稳定性造成的叶片振动如何

研究，多物理场耦合分析成为研究此类问题的方

案。为此，Brandstetter等 [49] 通过搭建跨声速风扇

实验台，安装多物理场测试系统（见图 16），深入

地研究了叶片的气动弹性和气动声学现象。为了

满足长时间的研究需要，配备了复合材料的风扇

叶片，作为研究方法发展的新参考。

通过建立气动弹性耦合研究实验平台及测试

方法，加深了对耦合现象的认识，对于多物理场

耦合现象的预测方法也得到了改进。实验台采用

开放测试方法，低速风扇测试工况，风扇叶片材

料和叶型设计更加新颖，允许开展更深层次的瞬
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态不稳定性现象的研究。实验台的主要设计目标

是发展一个多物理场实验装置，验证预测方法的

准确性，能够获取流动结构、气动弹性、气动声学

现象的较为全面的实验数据。

多通道非定常转子壁面压力阵列及压力探针

用于监测激波结构、叶片载荷和旋涡扩展，叶尖

间隙区域采用 PIV技术捕捉转子尖区瞬态速度场，

PIV图像还用于得到流动结构与叶片振动的联系。

转子叶片通过在表面粘贴应变片的方法对叶片的

振动进行实时监测，采用叶尖定时方法对叶尖间

隙进行监测。

Brandstetter等 [50] 在多物理场实验台开展了

相关研究。结合转子前后壁面压力传感器、叶片

表面应变片、麦克风阵列传感器获取大量的流场、

结构场、声场的信息，为解释风扇转子复杂的不

稳定性流动机制提供了较为丰富的数据。

Rodrigues等 [51] 在压气机多物理场实验台上

对一台风扇的转子叶片开展了实验研究，结合数

值模拟研究，揭示了非整阶振动的机理。采用转

子叶片尖区壁面动态压力数据和叶片表面的应变

片数据展开频谱的关联性分析，对失速状态下的

流场和叶片的振动特征进行分析。实验传感器的

配备及安装位置对研究非整阶振动具有一定的参

考价值。

贺象[52] 通过在一台跨声多级压气机中采用

高频动态双孔探针、壁面动态压力传感器开展非

整阶振动状态下的流场稳、动态测试，并结合应

变片开展叶片振动的结构测试，关联分析了不同

的来流状态下的转子进出口流场特征和叶片的振

动特征，从旋转不稳定性的角度出发，揭示了非

整阶振动的流固耦合机理，发展了分析方法。

航空发动机转子叶片振动的测试技术一直都

是难点，对于非整阶振动信号的捕捉重构的难度

更高。应变片受限于接触测量和使用寿命，并且

只能获取个别叶片的振动信息，难以对全周所有

叶片的振动信息进行捕捉，限制了对周向流场和

叶片非整阶振动的研究。叶尖定时技术是利用周

向布置的叶尖定时传感器，通过计算实际叶片到

达时间与标准到达时间差，结合转速信息，获得

叶片在旋转条件下的弯曲或扭转信息。非接触和

全周叶片振动监测的优点，让叶尖定时技术在发

动机叶片的振动监测和叶尖间隙监测方面具备了

较大的技术优势。下面从叶尖定时技术在国内外

的应用研究展开讨论。

普渡大学的 Leng等 [53] 在一台三级高压压气

机实验台上开展了非定常壁面压力测量和叶尖定

时测量叶片振动的实验，并利用 3个压力传感器

的数据，得到叶片强迫振动状态下的压力波。研

究得到了压力波强度与叶片偏转幅值的相关系数，

首次公开了利用压力传感器阵列数据与叶片振动

数据的相关性，并给出了量化叶片振动幅值的方法。

研究者掌握了设备的坎贝尔图、固有频率和

共振转速数据，通过在正常载荷及高载荷工况分

别实验 2次验证实验结果的可靠性。

机匣内壁面压力通过使用 3只超小型 Kulite
传感器（XTL-140），轴向位置在 R2动叶前缘和

S1静叶之间，周向分别在 95°、150°、220°位置安

装。采样频率为 100  kHz，转速范围在 3 600～
3 800 r/min，约为 3 r/s。使用 NI PXIe-1073机箱和

PXIe-6358采集板卡来采集数字信号。R2动叶尾

缘处布置有 8个非侵入式应变测量系统传感器用

于捕捉叶片尖部偏转。

研究者使用 spinning mode方法简化分析压

气机内压力波动诱因，结合压气机动静叶转动特

征分析，从压力传感器信号中抽取出叶片振动造

成的压力脉动特征。将此特征信号进行滤波处理，

通过与叶尖定时方法测得的叶片偏转信号进行时

域信号对比，验证了此方法的准确性和精度，为

研究压气机流体诱发振动提供了另外一种可选的

研究方法。

Murray等 [54] 基于多级轴流压气机共振预测

的模型，设计实验装置，发展了一种可以减少发

动机实验过程中非期望的共振的精确模型，气动

力数据测试及叶片振动响应数据的分析增强了模

型的精度，给出了装置上游和下游叶片阵列一扭

振动的坎贝尔图，采用叶尖定时技术和气动力对

叶片的响应进行模化。采集分析了叶片振动状态

下的机匣壁面压力。

通过改变压气机的载荷，在低、高载荷工况

下进行加减速通过共振转速，通过叶尖定时技术

对叶尖位移进行监测。对不同载荷工况下每一个

叶片的位移情况进行了分析，不同叶片在不同的

压气机载荷工况下的位移幅值和频域规律不同，

如图 17和图 18所示。图中 NL（nominal load）是
低载荷，HL（high load）是高载荷。

压气机载荷的变化并不影响叶片的响应频率。

采用半功率法计算单自由度曲线，拟合每一个叶

片的响应数据计算阻尼比，给出了每一个叶片在
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不同载荷工况的加减速过程中的阻尼比变化规律。

个别叶片呈现出不同载荷不同阻尼比的现象。傅

里叶分析结果显示，在经过共振转速的过程中，

转子叶片振动造成的压力波动可以通过在下游布

置压力传感器监测到，证实了叶片的受迫振动可

以通过压力传感器测量到并且能够量化研究，并

且能够通过光纤叶尖定时技术和应变片技术印证。

航空发动机转子叶片振动监测的叶尖定时技

术所得的原始数据需要经过一些处理，传统的傅

里叶拟合、最小二乘拟合是常用的拟合技术，这

类算法需要叶片的坎贝尔图等先验信息才能够得

到叶片的振动特征，但是此类方法对于整阶和非

整阶振动的特征都能够得到较好的拟合结果。

Fan等 [55] 针对叶尖定时技术，发展了叶尖定

时技术与有限元结合的方法研究叶片的振动，发

展了叶尖定时技术结合有限元分析技术的分析流

程和方法，为研究非整阶振动下叶片的应力应变

特征提供了可能的技术路线。

Carassale等 [56] 针对压气机叶片振动的叶尖

定时系统中非整阶振动的数据处理方法进行了改

进研究。叶尖定时多个传感器信号的分析过程中

加入了成分分离过程，对于多模态响应数据能够

分析出多个模态频率成分。对主成分分析方法

（PCA）和独立成分分析方法（ICA）处理叶尖定时

测得非整阶振动结果的分析方法进行了阐述和优

劣势分析。

叶尖定时技术方面段发阶等[57]、敖春燕等[58]、

Russhard[59] 发展了相应的叶尖定时算法获取叶片

振动应变应力。王维民等[60] 发展了无键相传感

器对叶片同步振动参数辨识的方法。这些针对同

步振动的叶尖定时算法的发展，拓展了叶尖定时

技术的应用研究范围。

除此之外，在缺乏航空发动机和叶片振动的

先验信息条件下，可以通过压缩感知[61-62] 的方法，

引入稀疏矩阵，结合压缩感知字典，重构严重欠

采样的叶片振动信号。但是，由于非整阶振动信

号的周期相位差的原因，压缩感知方法需要将叶

尖定时传感器进行等间隔、多传感器安装、增加

旋转周期[63] 的条件设定获得较为准确的非整阶

振动信号重构。

叶尖定时技术的振动信号重构算法方面，

Bouchain等[64] 通过使用了一种稀疏的 Block-OMP
（orthogonal matching pursuit）  算法估计每一个叶

片的时频信号，所测工况是非整阶振动条件。这

个测试方法及数据处理方法的使用，超过了以前

这种复杂振动条件下的算法的精度。通过在叶片

表面粘贴应变片的方法，验证了叶尖定时技术新

算法的准确度。

在压缩感知叶尖定时技术的重构非整阶振动

信号算法研究中，传感器排布算法[65]、凸优化算

法[66]、贪婪算法[67] 等稀疏向量寻优对叶片非整阶

振动时域幅值和频域特征的重构效果还有待进一

步研究。

在非整阶振动的耦合机理研究方面，主动振

动的平面叶栅和环形叶栅多被研究者用于非整阶

振动的流固耦合机理研究，旋转条件下的叶片振

动与尖区流动的耦合实现的条件较为困难。在旋

转叶片表面实施主动控制的技术，可以作为旋转

条件下主动控制叶片振动的非整阶振动实验研究

的参考，用以在更加贴近真实条件下研究非整阶

振动的流固耦合机理。

Belz等 [68] 通过压电材料及滑环实现旋转风

扇叶片的主动振动控制，对于研究叶片振动对流

场产生的影响具有重要的意义。研究者指出旋转

风扇叶片的气动弹性问题涉及到流固耦合，实验

的难点在于将压力传感器布置在叶片的表面和主

动控制风扇叶片的振动频率和幅值。图 19所示
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图 17    加减速过程中所有 R2转子叶片叶尖位移峰值[54]

Fig. 17    Rotor 2 tip deflection for both loading conditions and

for acceleration and deceleration speed sweeps[54]
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Fig. 18    Frequency of blade vibration at maximum response for

both loading conditions[54]
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为德国航空航天中心（DLR）超高旁路比叶盘，图

中MFC（macro fiber composites）是宏观纤维复合

材料。

研究者首先将含有压电材料的复合材料对金

属平板进行了电击测试，发现压电材料能够使金

属平板产生较大的变形，能够满足实验要求。

非整阶振动的特征识别和量化分析研究对于

发动机安全性能的优化和设计具有重要的工程应

用价值和意义。Brandstetter等 [12] 在目前的耦合

线性模型研究锁定现象及结构振动的基础上，发

现区分颤振及非整阶振动之间的界限不够清晰，

难以准确找出非整阶振动产生的根源物理机制。

对自激振动的颤振和非整阶振动的预测模型研究

进行了回顾和分析，在气动影响系数（aerodynam-
ic influence coefficients，AIC）模型的基础上，引入

线性频域模型预测气动弹性的稳定性。这种方法

脱胎于耦合系统结构和气动的物理准则和方程式，

使得对于非整阶振动的产生的研究能够参数化，

比如传播速度和扰动的周向滞留率。实验和数值

模拟证明，这个方法能够准确地预测非定常的节

径，能够分析非整阶振动的频域特征，并且能够

区分非整阶振动及颤振的差异，对量化研究非整

阶振动有重要意义。

压气机实验能够紧贴物理实际，能够较好地

复现非整阶振动的现象。本部分针对压气机实验，

总结了压气机流场、结构场、声场实验研究和实

验数据的处理方法。应变片、叶尖定时、PIV、壁

面压力阵列等测试技术应用于非整阶振动的研究

中，引入了部分研究者基于实验结果对非整阶振

动预测模型的研究成果，并对叶片振动测试技

术——叶尖定时技术应用于非整阶振动的现状展

开了分析。限于篇幅，对于周向压力传感器排布

和压力数据处理方法获得周向扰动波数的旋转模

态方法未进行详细介绍。由于高频 PIV技术应用

于转子通道内的相关研究文献较少，未形成综合

性论述。

 4    结　论

航空发动机轴流压气机非整阶振动的实验研

究的开展具有重要的意义。实验研究能够澄清其

产生的机理，并为数值预测模型提供验证的数据

库，逐步推进非整阶振动的机理研究和发展方法。

振荡的平面叶栅和环形叶栅实验相比于压气

机实验在测试技术应用方面具有优势，可以拓宽

叶片振荡频率范围，加强叶片振动与叶片气动阻

尼的关联研究，深挖非整阶振动锁频、锁相的物

理机制。

压气机实验结合流场、声场测试和结构测试

技术，能够揭示非整阶振动多物理场特征。总结

了转子尖区机匣壁面压力传感器阵列技术及周向

布置的压力传感器，转子尖区径向截面和叶片通

道弦向截面的高速 PIV速度场测量，捕捉尖区非

定常流动的非整阶特征及其全转子流场分布特征。

叶片表面粘贴应变片、叶尖定时测量叶片非整阶

振动技术已经应用于叶轮机械流体诱发振动的研

究中。

虽然已有研究者在压气机实验中应用应变片、

叶尖定时、PIV技术对非整阶振动的现象进行了

研究，但是受限于低频 PIV流场测试和部分叶片

的应变片数据，仅从径向涡和叶片振动的耦合关

系层面间接证明了非整阶振动的产生与径向涡相

关。今后还需要继续发展相关的流场测试技术和

非接触式全周叶片振动测试技术，获取更加直接

明了的非整阶振动产生时的流场和叶片之间的耦

合关系，进一步阐明非整阶振动的发生机理。

在非整阶振动流场的测试技术层面，PIV技

术能够直接获取流场的速度场信息，前人采用的

PIV研究多为低频，结合锁相技术进行平均，难以

捕捉到流场的动态特征。虽然目前已有高频 PIV
出现，但是鲜有将其应用到旋转机械通道内和尖

区流场瞬态速度场信息的捕捉。利用高频瞬态速

度场数据处理技术，如 proper orthogonal decompo-
sition （POD），dynamic mode decomposition （DMD），

获得叶片通道内及尖区流场动态特征，以此与叶

片结构场的测试数据进行对比分析，将是未来一

段时间内值得去研究的重要技术，因为这对揭示

非整阶振动的产生机理至关重要。
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图 19    德国航空航天中心安装了传感器的超高旁路比叶盘 [68]

Fig. 19    Ultra high bypass ratio blisk with measurement

sensors in DLR[68]
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在缺乏航空发动机压气机先验信息的条件下，

叶片非整阶振动信息的捕捉和重构技术层面，非

接触式的叶尖定时技术结合压缩感知重构非整阶

振动信号将是未来一段时间值得研究的方向。目

前关于叶尖定时结合压缩感知重构的技术多集中

于同步振动信号的重构，关于非整阶信号的重构

方向的研究较少。这些方向包括捕捉非整阶振动

信号所需的叶尖定时传感器的随机排布算法与重

构精度的相关性研究、经典压缩感知字典与学习

压缩感知字典在对非整阶振动信号的重构精度方

面的差异和优化算法的研究、压缩感知重构算法

对于叶片弯曲和扭转振动幅值的重构，尤其是非

整阶振动信号的幅值和频域重构的难题都是值得

投入大量的人力、物力进行深入研究的方向。

目前可信度较高、应用较为成熟的叶片振动

监测方式还是叶片表面粘贴应变片的技术，通过

滑环或者遥测的方式将叶片的振动信号传输至采

集仪器设备中。随着技术的发展，将会出现更加

成熟、先进的非接触式振动测量技术，但是应变

片在新技术发展的验证和非整阶振动的流固耦合

研究中依然发挥着不可替代的作用。

理论预测方面，非整阶振动的理论预测降阶

模型，同样具有重要的工程意义。利用范德波尔

振子和单自由度的叶片振动模型，结合流固耦合

参数做出更加准确的预测工具有重要的工程应用

价值。目前关于非整阶振动的降阶预测多为单范

德波尔振子模型，非整阶振动的流场激励源并非

单一的激励源。因此，多激励源的流场振子模型

结合多自由度的叶片振动模型也非常具有研究价

值。非整阶振动的参数化研究和特征识别也具有

重要的科研和工程价值，在此方面国内还没有相

关的研究出现，亟需大量的实验研究和数据整理，

提出较为适用非整阶振动的量化模型工具。

不断改进实验技术，应用于非整阶振动的研

究中，才能够获得更为准确、丰富的非整阶振动

的信息，获得更具有说服力的依据去揭示其复杂

的耦合机理。
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