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多发涡扇飞机拍频噪声抑制原理及应用

张 伟 高亚奎
（航空工业西安飞机设计研究所飞控系统设计研究所，西安，710089）

摘要：多发涡扇民用飞机在巡航飞行阶段，客舱区域容易受到拍频噪声的影响。为研究抑制拍频噪声的飞机设

计方法，采用管道声学理论对大涵道比涡扇发动机进行拍频噪声建模，明确了拍频噪声主要来源于风扇叶片通

过频率的单音及其谐波。应用声波线性叠加原理，分别分析了双发、四发飞机拍频噪声产生的机理，得出抑制拍

频噪声的方法是使所有发动机的物理转速一致。在研究四发飞机拍频噪声抑制过程中，推导了频率相近幅值不

同单音声波干涉的计算公式，为三发等其他多发飞机的拍频噪声抑制设计提供了参考。为了促进该项技术的工

程应用，研究了波音 787飞机通过推力管理功能实现拍频噪声抑制的方法，设计了拍频噪声抑制控制律，并对拍

频噪声调频的上限和下限进行分析，给出了相应的建议值。飞机系统在向发动机电子控制器（Engine electronic
controller，EEC）提供N1转速同步修正量时，应选择发动机控制所用的目标转速进行比较，EEC则以叠加N1转

速同步修正量的目标转速进行发动机控制。
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Application and Principle of Method for Restraining Beating Noise of Aircraft

with Multi‑Turbofan Engines

ZHANG Wei，GAO Yakui
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Abstract:The cabin area of civil aircraft with multi‐turbofan engines is vulnerable to beat noise during cruise
flight. In order to find the method for restraining the beating noise，the beating noise model is established by
using the pipe acoustic theory. It is clear that the beating noise mainly comes from the simple tone and
harmonics of fan blade passing frequency. Applying the principle of linear superposition of sound wave，the
mechanism of beating noise for double‐engine/four‐engine aircraft is analyzed，and the method for restraining
beat noise is to make the physical speed of all engines consistent. During studying the beating noise for
four‐engine aircraft，the formulas for calculating the interference of simple tone wave with different amplitudes
and similar frequencies are derived，which provide a reference for restraining the beating noise of three‐engine
aircraft and other multiple‐engine aircraft. Meanwhile，In order to promote the engineering application of this
technology，the method of restraining beating noise by thrust management function of Boeing 787 aircraft is
studied. The control law of restraining beating noise is designed. The upper and lower limits of beating noise
frequency modulation are analyzed，and the corresponding recommended values are given. When aircraft
system provides the N1 synchronization correction to engine electronic controller（EEC），it should compare
the target speed for engine control. And EEC control engine should use the target speed which has been added
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with the N1 synchronization correction.
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噪声污染与空气污染、水污染已被认为是当今

3大环境污染。噪声污染不仅包括噪声分贝，还包

括噪声频率对人类健康的影响，特别是低频噪声对

人体健康的影响更大。低频噪声是指人耳所能听

到的 200 Hz以下的噪声，主要是对人的神经系统

造成损害，导致头晕、抑郁、食欲不振和恍惚 [1‐5]，其

中 频 率 为 3~50 Hz 对 人 体 健 康 的 影 响 占 较 大

比重。

现代民用飞机为保证安全性，须至少配装两台

发动机（涡扇发动机或涡桨发动机）。在巡航飞行

阶段，乘客在客舱内会感受到节奏缓慢、规律变化

的拍频噪声，且声分贝随时间交替起伏变化。这一

低频噪声的现象称为拍频噪声。随着民用飞机在

其他方面（如机体、发动机排气等）噪声抑制技术的

进步，飞机整体噪声水平得到了很大的降低 [6‐10]，拍

频噪声的影响反而凸显出来；而且巡航时间占据绝

大部分飞行时间，如果处理不当，拍频噪声容易对

乘客产生长时间的干扰。

国内的噪声/振动著作中仅对同频率不同相位

的声波干涉进行描述 [11‐12]，而对拍频噪声产生的机

理未有明确的描述。文献 [13]描述了巡航飞行时

客舱存在的拍频现象，丹麦 Brandt[14]对频率相近正

弦声波叠加进行理论推导，明确提出了拍频噪声概

念，但均未对拍频噪声的产生机理做进一步的解释

及分析。Wang[15]研究了双发螺旋桨飞机的拍频噪

声产生的机理，并针对某型螺旋桨飞机提出了抑制

拍频噪声的方法。

实际上，大涵道比涡扇发动机才是民用航空领

域的主流动力装置。目前，波音和空客在其产品

（B737，B787，A320，A330等）上已经开始采用了

拍频噪声的抑制技术，而国内对拍频噪声的产生和

抑制等方面的工作尚未引起关注。所以在国内大

飞机的研制背景下，为了降低拍频噪声对乘客健康

的影响，缩短我国与欧美航空强国的技术差距，有

必要对双发和四发大涵道比涡扇发动机为动力布

局的飞行器开展拍频噪声的产生机理分析及拍频

噪声抑制方法的研究。考虑到多发飞行器的常见

动力布局为翼吊双发或四发，选取双发和四发涡扇

的飞机为研究对象。本文的研究方法也可以类比

到三发、五发等多发飞机拍频噪声抑制，研究结果

同样对多发螺旋桨飞机（双发及双发以上）的拍频

噪声抑制具有参考价值 [16]。

1 拍频噪声模型的建立

大涵道比涡扇发动机噪声包括风扇噪声、燃烧

噪声、涡轮噪声和排气噪声，其中风扇噪声和排气

噪声是发动机的主要噪声源。排气噪声属于宽频

噪声，对拍频噪声没有贡献。风扇噪声属于离散单

音噪声，是拍频噪声的主要来源。随着现代航空发

动机涵道比的不断增大，风扇叶片产生的噪声在整

个发动机噪声中所占的比重也有所提高 [7,17‐19]，所

以本文建立发动机拍频噪声模型时以风扇部件

为主。

1. 1 风扇管道声学方程

根据气动声学理论 [20‐24]，对于实际风扇噪声的

预测方程为

ρ'(x,t) = 1
c20 ∫-T

T ∫SF ( τ ) ∂G∂yi fids ( y ) dτ (1)

式中：x和 y分别为观察点坐标和声源坐标；t为观

察点接收声波时间；τ为声源时间；SF ( τ )为所有风

扇叶片表面；fi为风扇叶片所受到的作用力；G为格

林函数。

对于具有 B个相同叶片的风扇部件，其叶片上

的脉动力幅值相同，相位不同。将各叶片上的力分

解为轴向推力和周向阻力，并表示为傅里叶级数形

式，引入与叶片旋转的圆柱坐标系，就可得到风扇

离散单音声场方程

ρ'= ∑
s=-∞

∞

ρs ( x ) e-isBωt= ∑
s=-∞

∞

ρs ( x ) e-i2πsBfω t (2)

式中：ρs 为第 s次的声压谐波；fω 为发动机轴通过

频率。

由式（2）可知，风扇的离散单音噪声，即周期

性叶片力所产生的噪声，是由叶片通过频率 Βfω单

音及其谐波所决定。由于流体密度脉动 ρ'的测量

性不易实现，根据变换关系 ρ'= p c20，所以直接测

量流体压力 p（也称声压）进行声场研究，式（2）也

可相应转变为以流体压力来描述噪声场

p= c20 ∑
s=-∞

∞

ρs ( x ) e-i2πsBfω t (3)

NASA刘易斯研究中心对亚声速飞机发动机

风扇噪声谱进行测量 [21]，见图 1。风扇噪声表现为

以叶片通过频率为基频的谐波单音噪声和宽频噪

声，其中叶片通过频率的单音及其谐波为风扇噪声

的主要组成部分。
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1. 2 声波叠加原理

莱特希尔将声场分为两个区域 [25]：源区和远

场。源区有强烈的流体运动，而且部分流动能量被

转化为声能，所产生的声波从源区向外传播进入远

场。在远场，流体介质是均匀的和静止的，而且声

波幅值很小，所以非线性影响可以忽略，声波方程

在远场简化为齐次声波波动方程

∇2 p= 1
c20
∂2 p
∂t 2 (4)

显然远场声压 p1和 p2分别满足齐次声波波动

方程式（4），则声压和 p= p1 + p2的声波方程为

∇2 ( p1 + p2 )=
1
c20
∂2 p1
∂t 2 +

1
c20
∂2 p2
∂t 2 (5)

式（5）表示两列远场声波合成声场的声压等于

每列声波单独作用所致声场的声压之和，即声波线

性叠加原理。该原理为后续双发/四发飞机拍频噪

声产生的推导提供了理论依据。

2 双发飞机拍频噪声分析

2. 1 理论分析

现代民航客机为了降低客舱噪声，都将发动机

布置在离客舱较远的位置，而且客舱内空气介质相

对飞机运动坐标系是均匀、静止的，因此客舱声场

环境相对于发动机声源是远场，则客舱区域声波叠

加满足线性叠加原理。

根据式（3），涡扇发动机风扇离散单音噪声的

声压可表示为

p= ∑
s= 1

∞

ps e-i( sBωt+ θ ) = ∑
s= 1

K

ps e-i( sBωt+ θ ) + O ( ε ) (6)

式中：Bω为叶片通过角频率；ps为第 s次叶片通过

频率单音谐波的声压幅值，随着倍数 s的增加，幅

值减小；θ为初始相位；e-i( sBωt+ θ )表示角频率为 sBω

单音的瞬时相位；O ( ε )为可忽略高频声压小项。

以配装双发涡扇 CFM56‐7B的干线客机 B737

为例，两台涡扇发动机为翼吊式，对称布置在距客

舱较远的机翼下方，则其左右两发（左发为 1发、右

发为 2发）风扇离散单音噪声数学模型分别为

p1 = ∑
s= 1

∞

ps,1 e-i( sBω1 t+ θ1 ) = ∑
s= 1

K

ps,1 e-i( sBω1 t+ θ1 ) + O ( ε1 )

(7)

p2 = ∑
s= 1

∞

ps,2 e-i( sBω2 t+ θ2 ) = ∑
s= 1

K

ps,2 e-i( sBω2 t+ θ2 ) + O ( ε2 )

(8)
由于两台发动机同型号，在相同工作条件下两

台发动机风扇噪声幅值（噪声分贝）几乎相等，且发

动机对称布置，两台发动机风扇转速相近时，其声

压幅值在客舱处近似相等，即 ps,1 ≈ ps,2 ≈ ps。

根据声波线性叠加原理，对两台发动机风扇噪

声求和，整理为

p= 2pscos ( )sB
ω 1 - ω 2
2 t+ θ1 - θ2

2 ×

e
-i ( )sB

ω1 + ω2
2 t+

θ1 + θ2
2 + O ( ε )

(9)

比较式（9）与式（6）各项可知，两台发动机在客

舱的叠加噪声除了存在与单台发动机叶片通过角

频 率 相 近 的 高 频 噪 声 外 ，还 出 现 了 角 频 率 为

sΒ
ω 1 - ω 2
2 的 拍 频 波 动 项

cos ( )sB
ω 1 - ω 2
2 t+ θ1 - θ2

2 。拍频现象是两个较

为接近的声波频率叠加时才会出现，表现为在高频

振动的基础上伴随着低频振动，正如式（9）所描述

的高频波动与低频波动的乘积，人耳直观的感受是

原有高频单音噪声的缓慢变化。

当倍数 s逐渐增大，则低频的拍频波动会转为

高频，拍频现象不明显，所以拍频主要集中在前 s

项；当 ω 1 = ω 2时，拍频现象消失。

由于不同频率声波是不相干的，所以式（9）中

的多倍频声波之间相互独立，且其中 s= 1项是其

声压级最大的一项，因此单独研究叶片通过频率基

频单音的拍频现象具有代表性，即可令式（9）K=
1进行分析。

2. 2 仿真分析

CFM56‐7B是一种双转子轴流式大涵道比涡

扇发动机，采用了 24片直径为 1.55 m的宽弦风扇

叶片，风扇转子最大允许转速为 5 380 r/min。
风扇叶片通过频率可以表达为

f = B
N
60 (10)

图 1 亚声速飞机发动机风扇噪声谱

Fig. 1 Subsonic aero‐engine fan noise frequency
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式中：B为风扇叶片数；N为风扇转速，单位为 r/
min。

因为对于已配装飞机的发动机风扇叶片数目

是固定的，所以风扇噪声频率只随转速的变化而变

化。考虑到发动机稳态控制精度约 0.2%N1，对应

的噪声拍频计算为 4 Hz，所以发动机实际能达到

的最小拍频调频为 4 Hz。飞机飞行在巡航状态，

发动机风扇转速处于 85%N1时，假设 1发风扇转

速 85.1%N1，2发风扇转速 84.5%N1，则两台发动

机转速差 0.6%N1。1发、2发风扇单音噪声频谱及

两发的叠加噪声产生的拍频现象见图 2，图中噪声

仿真声压幅值采用单位值。由图 2仿真结果可见，

1发风扇单音噪声频率为 1 831 Hz，2发风扇单音

噪声频率为 1 818 Hz，人耳所感受到的两台发动机

所形成拍频噪声频率为 13 Hz。若按照单发失效

（One engine inoperative, OEI）所定义的风扇转速

差，则两台发动机所形成的拍频噪声频率最大可达

到 300 Hz。

3 四发飞机拍频噪声分析

四发飞机拍频噪声相比于双发飞机较为复

杂。双发飞机两台发动机关于客舱对称布置，当两

台发动机工作在同一状态时，每台发动机产生的噪

声声压级在座舱基本相等，所以拍频现象可以直接

用式（9）解释。但对于四发飞机（顺航向从左至右

依次为 1发、2发、3发和 4发），内侧两台发动机（2

发、3发）距客舱比外侧两台发动机（1发、4发）更近

（图 3），显然，当四台发动机工作在同一状态时，内

侧两台发动机在客舱产生的噪声声压幅值高于外

侧两台发动机，且各台发动机噪声频率存在差异，

不能直接应用式（9）进行叠加计算。

根据声波线性叠加原理，四发噪声的叠加可以

任选两台发动机进行两两叠加。本文选择内侧两

台发动机和外侧两台发动机先分别叠加，然后再叠

加 两 个 和 值 的 方 式 ，即（1 发 +4 发 ）+（2
发+3发）。

3. 1 理论基础

计算 1，4发噪声和值与 2，3发噪声和值的叠

加，属于频率相近幅值不同的声波干涉，需应用到

形如 acosα+ bcosβ的三角求和公式。根据矢量的

几何原理，有

acosα+ bcosβ= a2 + b2 + 2abcos ( α- β ) ×

cos
é

ë
êê

ù

û
úúarctan ( )asinα+ bsinβ

acosα+ bcosβ (11)

令两列声波分别表达为

ì

í

î

ïï
ïï

p1 = p1acos (ω 1 t+ θ1 )
p2 = p2acos (ω 2 t+ θ2 )

p2a= k × p1a

(12)

则 p= p1 + p2 = pacosφ,根据式(11)，有
ì

í

î

ï

ï
ïï

ï

ï
ïï

pa= p21a+ p22a+ 2p1a p2acos ( (ω 1 - ω 2 ) t+( θ1 - θ2 ) )

tan φ= p1asin (ω 1 t+ θ1 )+ p2asin (ω 2 t+ θ2 )
p1acos (ω 1 t+ θ1 )+ p2acos (ω 2 t+ θ2 )

=

sin (ω 1 t+ θ1 )+ ksin (ω 2 t+ θ2 )
cos (ω 1 t+ θ1 )+ kcos (ω 2 t+ θ2 )

(13)

令 ω 1 =
ω 1+ ω 2
2 + ω 1- ω 2

2 ，ω 2 =
ω 1+ ω 2
2 +

ω 2- ω 1
2 ，并代入式（13），则有

φ= ω 1 + ω 2
2 t+ arctan ( )A+ B

X- Y
(14)

式中： X= cos ( )ω 1 - ω 2
2 t ( cosθ1 + kcosθ2 )

图 2 双发飞机巡航构型拍频仿真

Fig. 2 Twin‐engine airplane beating simulation in cruise

图 3 四发飞机发动机布局及命名

Fig. 3 An airplane with four engines
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Y = sin ( )ω 1 - ω 2
2 t ( sinθ1 - ksinθ2 )

A= sin ( )ω 1 - ω 2
2 t ( cosθ1 - kcosθ2 )

B= cos ( )ω 1 - ω 2
2 t ( sinθ1 + ksinθ2 )

经分析，式（14）中
A+ B
X- Y

项频率为
ω 1 - ω 2
2π ，

与幅值 pa的频率相同。频率相近幅值不同两列声

波形成的干涉声波 p虽更为复杂，但拍频频率仍然

为
ω 1 - ω 2
2π ，其声波表达式为

p= p21a+ p22a+ 2p1a p2acos ( (ω 1 - ω 2 ) t+( θ1 - θ2 ) ) ·

cos

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

ü

ý

þ

ï
ï
ï
ï

ω 1 + ω 2
2 t+ arctan

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

tan ( )ω 1 - ω 2
2 t ( cosθ1 - kcosθ2 )+( sinθ1 + ksinθ2 )

( cosθ1 + kcosθ2 )- tan ( )ω 1 - ω 2
2 t ( sinθ1 - ksinθ2 )

(15)
3. 2 拍频抑制原理

式 (9)描述了用复数表示的复声压场，这是出

于计算的方便。因为声压是可观测的实数量，通常

在用式 (9)计算后，需取实部得到最终计算结果，所

以对式(9)取实部，则有

p= ∑
s= 1

K

2ps cos ( )sB
ω 1 - ω 2
2 t+ θ1 - θ2

2 ×

cos ( )sB
ω 1 + ω 2
2 t+ θ1 + θ2

2 + O ( ε ) (16)

式（16）是预测两台涡扇发动机在相近工作状

态下的风扇噪声等距位置处的叠加声压实量计算

式。其中 ps随 s增大逐渐降低，同理，略去O ( ε )，研
究K= 1时 4台发动机拍频噪声叠加求和情况。

设飞机 1，2，3，4发风扇转速分别为 N 1
1，N 2

1，

N 3
1，N 4

1，对应的旋转角速度分别为 ω 1，ω 2，ω 3，ω 4。

则 1,4发噪声和以及 2,3发噪声和分别为

p1,4 = 2p14 cos ( )B
ω 1 - ω 4
2 t+ θ1 - θ4

2 ×

cos ( )B
ω 1 + ω 4
2 t+ θ1 + θ4

2

(17)

p2,3 = 2p23 cos ( )B
ω 2 - ω 3
2 t+ θ2 - θ3

2 ×

cos ( )B
ω 2 + ω 3
2 t+ θ2 + θ3

2

(18)

应用式（15），计算（1发+4发）+（2发+3发）

的噪声和

p1,2,3,4 = p1,4 + p2,3 = pcosφ=

2 p214,a+ p223,a+ 2p14,a p23,acos
é

ë
ê

ù

û
úB ( )ω 1 + ω 4

2 - ω 2 + ω 3
2 t+ ( )θ1 + θ4

2 - θ2 + θ3
2 ×

cos{B ω 1 + ω 4 + ω 2 + ω 3
4 t+

ü

ý

þ

ï
ï
ï
ï

arctan

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

tan ( )B
ω 1 + ω 4
2 t- B

ω 2 + ω 3
2 t ( )cos θ1 + θ4

2 - k cos θ2 + θ3
2 + ( )sin θ1 + θ4

2 + k sin θ 2+ θ 3

2

( )cos θ1 + θ4
2 + k cos θ2 + θ3

2 - tan ( )B
ω 1 + ω 4
2 t- B

ω 2 + ω 3
2 t ( )sin θ1 + θ4

2 - k sin θ 2+ θ 3

2

(19)

式中 :p14,a= p14 cos ( )B
ω 1 - ω 4
2 t+ θ1 - θ4

2 ，p23,a=

p23 cos ( )B
ω 2 - ω 3
2 t+ θ2 - θ3

2 ，声压幅值 p部分包

含的拍频项有 cos ( )B
ω 1 - ω 4
2 t ,cos ( )B

ω 2 - ω 3
2 t ,

cos ( )B
ω 1 - ω 4
2 t cos ( )B

ω 2 - ω 3
2 t cos é

ë
êB

æ
è
ç
ω 1 + ω 4
2 -

ù

û
ú

ö
ø
÷

ω 2 + ω 3
2 t ，相 位 cosφ 部 分 所 包 含 的 拍 频 项 为

tan ( )B
ω 1 + ω 4
2 t- B

ω 2 + ω 3
2 t 。 为 消 除 拍 频 ，只

需满足

ì
í
î

ï

ï

ω 1 - ω 4 = 0
ω 2 - ω 3 = 0

(ω 1 + ω 4 )-(ω 2 + ω 3 )= 0
(20)

方程组式（20）解为 ω 1 = ω 2 = ω 3 = ω 4 。所以

四发飞机消除拍频的必要条件是 4台发动机的风

扇转速相同，即N 1
1 = N 2

1 = N 3
1 = N 4

1。

对于三发、五发等多发涡扇飞机，通过拍频噪

声模型建立，仍然可归结为频率相近幅值不同的离
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散单音噪声线性叠加，与四发飞机拍频噪声的推导

过程相同，所以可知抑制三发、五发等多发涡扇飞

机拍频噪声的方法是使所有发动机风扇物理转速

相同。该结论对多发螺旋桨飞机也是适用的，即须

所有螺旋桨的物理转速相同。

4 拍频抑制工程应用

4. 1 实现方式

波音和空客飞机公司均已使用拍频抑制技术，

包含在其推力管理功能（Thrust management func‐
tion，TMF）模块内 [26‐29]。图 4所示为 B787飞机推

力管理架构，推力管理功能集成在综合航电模块

（Integrated modular avionics，IMA）中。拍频噪声

抑制功能通过发动机风扇转速 N1同步实现，称为

N1 trim功能。在 B787飞机中，N1 trim功能包含

在推力管理功能模块的推力电子配平（Electroni‐
cal trim thrust，ETTS）中。驻留在推力管理模块中

的 ETTS通过比较左右两台发动机的风扇物理转

速，计算风扇转速修正量，通过总线发送给发动机

电子控制器（Electronic engine controller，EEC），使

得两台发动机转速一致。对于四发飞机实现方式

相同，ETTS比较 4台发动机风扇物理转速，分别

计算每台发动机与基准转速的差值，并分别发送给

对应发动机的 EEC进行风扇转速同步。

4. 2 控制律设计

根据发动机控制系统的独立性，则飞机系统提

供的转速同步修正信号须不干扰发动机的闭环控

制，应以指令形式叠加在油门杆对应的 N1参考目

标转速上，形成 EEC控制的最终目标转速。计算

关系为

N1command = N1reference + ΔN1 (21)
式中：N1reference为由油门杆、环境条件下决定的参考

目标转速；N1command为在油门给定目标转速基础上

叠加转速同步修正量后发动机控制系统最终的目

标控制转速。双发飞机拍频噪声抑制控制律设计

见图 5。

由于油门、温度、压力等传感器的误差，两台发

动机 EEC计算的N1reference很难保证一样，所以通过

ΔN1的转速补偿，可实现 EEC最终控制目标转速

相同。当两台发动机 EEC转速的最终控制目标值

相同，则拍频噪声频率会被限制在 EEC稳态控制

精度内，对于配装 CFM56‐7B的 B737飞机，其拍频

噪声可限制在 4 Hz以下。

以配装 CFM56‐7B的 B737飞机为研究对象，

建立单发风扇离散单音噪声模型，考虑发动机转速

实际响应过程，模拟发动机风扇转速不一致，进行

拍频噪声建模及控制律仿真验证。

假定初始两台发动机 N1转速均为 81%，并以

1发 N1为基准转速；1 s时刻使 2发 N1转速跳变到

82%，模拟拍频现象；1.5 s时刻接通 N1转速同步

控制功能，则 2发 N1转速由 82%遵循发动机转子

惯性逐渐被控制到 81%（见图 6），此时拍频频率逐

渐减小，直到约 5 s后两台发动机转速相同，拍频现

象消失。

4. 3 拍频调节范围

一般认为低频噪声范围为 200 Hz以下，其中

频率在 3~50 Hz范围中的低频噪声对人体健康危

害 较 大 。 人 耳 可 觉 察 的 低 频 噪 声 范 围 为 20~

图 4 B787飞机推力管理架构

Fig. 4 B787 airplane thrust management frame

图 5 双发飞机拍频抑制控制律设计

Fig. 5 Control law design for restraining twin‐engine air‐
plane beating noise

图 6 双发飞机N1转速差异与拍频噪声抑制仿真

Fig. 6 Twin‐engine airplane beating noise restraining simu‐
lation with N1 difference
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200 Hz。针对拍频在 3,20,50,200 Hz的噪声分别

研究发动机转速调节范围（见表 1）。

表 1分别计算了双发飞机 B737和双发某支线

客机在不同拍频条件下所对应的两台发动机转速

差。由表中数据可知，拍频 3，20，50 Hz所对应的

两台发动机转速差均小于 2.5%N1，拍频 200 Hz所
对应的转速差在 9%N1左右。

（1）调频上限

显然 200 Hz对应的转速调节量在约 9%的风

扇转速N1，其形成的不对称推力较大，影响航向飞

行及飞机安全性。某支线客机转速同步修正的上

限为±2.5%N1，即若飞机系统给出的转速同步修

正指令超过±2.5% N1阈值，则 EEC判断为飞机

已不需要转速同步，N1同步指令设置为 0% N1。
2.5%N1对应的拍频为 59 Hz，接近 50 Hz。在

低频噪声中，3~50 Hz对人体健康的危害占主要部

分，大于 50 Hz且靠近 50 Hz的低频噪声显然要比

200 Hz的低频噪声危害更大，所以在保证飞机操

稳的前提下适当放宽调频范围到 59 Hz，更有利于

降低发动机拍频噪声，提高空中旅行的舒适性。不

同飞机的调频上限需根据所配装发动机型号具体

计算确定，通常建议调频上限不超过±2.5%N1。
（2）调频下限

若以发动机控制的最终目标转速做比较进行

调频，则实际转速差只会在发动机控制的稳态误差

之内，工程上能够实现，另外驾驶舱实际 N1转速

显 示 精 度 为 0.1%，因 此 可 将 调 频 下 限 定 义

为±0.1%，也能减小飞行员所看到的两发转速不

一致现象。当两台发动机转速差大于±0.1%N1
时 ，转 速 同 步 功 能 起 作 用 ；当 转 速 差 小

于±0.1%N1时，设置 ΔN1=0.0%N1。

5 结 论

本文通过建立拍频噪声分析模型，利用该模型

分别推导双发、四发飞机拍频噪声产生的机理，提

出了抑制拍频噪声的方法，并对工程应用进行了分

析和控制律设计，结论如下：

（1）拍频分析过程不仅适用于配装多台大涵道

比涡扇发动机的飞机，对多螺旋桨飞机也有参考

意义。

（2）对于大涵道比涡扇发动机，抑制拍频噪声

的必要条件是所有发动机风扇物理转速相同；

（3）风扇转速 N1同步时，飞机系统应比较多

台发动机的 EEC控制 N1目标值，然后由 EEC去

追踪控制相同的目标转速，可保证所有发动机的实

际转速差在稳态控制精度内，以消除绝大部分拍频

影响；

（4）转 速 同 步 的 调 频 上 限 建 议 不 超 过

±2.5%N1，调频下限为±0.1%N1。
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