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航空发动机消喘措施试验验证
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摘要：为明确燃烧室短时切油、关小压气机可调静子叶片（VSV）角度和放大喷口喉部面积等消喘措施对发动机消喘功能的影

响，依托某型变几何混排涡扇发动机制定了试验方案，开展了消喘措施专项验证试验，分别得到了消喘失败和消喘成功时的切油

深度、VSV角度瞬时关小量和喷口喉部面积瞬时放大量，并从理论上对试验现象做了解释。结果表明：试验结果与理论分析相一

致，证明试验结果是可靠的；试验结果能够为消喘系统的设计提供参考，在设计消喘系统时，消喘措施的具体调整量需通过试验手

段确定；适当增大切油深度、增加喷口喉部面积瞬时放大量、增加VSV角度瞬时关小量，有利于发动机消喘；加快VSV和喷口等几

何可调特征部件的响应速度，有利于发动机快速退出喘振。
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Experimental Verification of Surge Suppression Actions for Aeroengine
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Abstract：In order to determine the impact of surge suppression actions such as combustor short-duration throttle-down，closing com⁃
pressor variable stator vane（VSV）and enlarging nozzle throat area，a test plan was developed for a variable geometry mixed exhaust turbo⁃
fan engine，and a dedicated surge suppression actions verification test was carried out. The fuel cutoff depth，instantaneous amount of VSV
closing and instantaneous nozzle throat area increment were obtained when surge suppression failed and succeeded，respectively，the test
phenomenon was theoretically explained. The test results are consistent with the theoretical analysis，which proves that the test results are
reliable. The test results can provide reference for the design of a surge suppression system，however，the specific adjustment amount of
the surge suppression actions should be determined experimentally. Proper increase of fuel cutoff depth，instantaneous nozzle throat area in⁃
crement and instantaneous amount of VSV closing are beneficial to surge suppression. Faster actuation of variable geometry such as VSV
and nozzle is helpful for the engine to rapidly recover from the surge.
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0 引言

喘振是航空发动机使用过程中的常见问题，一般

是发动机在遭遇外界特殊条件（如进气畸变[1-3]、武器

发射[4-5]）或自身控制规律偏离设计值时（如加速供油

量过大[6]、喷口控制规律异常[7]）喘振裕度不足造成

的，根本原因是气流攻角过大使得气流在叶片叶背处

发生分离[8]，严重时会造成发动机失控、推力减小、部

件损伤、机械振动和热端超温等[9-10]。鉴于此，目前已

经开展大量扩稳工作改善发动机的喘振裕度，如机匣

扩稳理论与计算方法研究[11-13]、机匣扩稳措施的地面

与飞行试验验证[14-16]、轴流压气机变几何扩稳多目标

优化分析[17-19]、燃气涡轮发动机扩稳措施中变几何原

理数值模拟研究[20-21]、变几何调节规律扩稳研究[22-23]、

进气道可调斜板措施扩稳研究[24]等，但由于发动机在

全包线范围内工作条件复杂、工作环境多变，在实际

使用中仍然会频繁发生喘振，要求发动机能够在最短

的时间内退喘，因此对消喘措施的研究十分必要。
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常见的消喘措施主要包括燃烧室短时切油、可调

静子叶片（variable stator vane，VSV）偏关调整、喷管喉

部面积放大、机匣处理及优化、主动间隙控制、进气道

斜板重调等。消喘措施在控制系统上的最终贯彻离不

开台架试验的验证，单纯靠数值仿真验证是不够的，但

文献资料表明，对消喘措施的专项试验验证工作相对

较少。张绍基等[6]利用改进的消喘控制系统进行了发

动机地面台架插板逼喘试验，验证了消喘系统功能的

有效性和可靠性；余丽平等[25]在某涡扇发动机地面台

架试验中，开展消喘系统信号逻辑、控制时序和功能的

专项试验验证；Schobeiri等[26]通过试验研究了调整静

子叶片角度VSV进行消喘的主动控制方法；刘世官

等[27]借助于飞行试验完成了某消喘控制系统优化设计

方案的可靠性、实时性和适应性验证。上述试验工作

主要完成了消喘系统的功能性验证，而大多数关于消

喘的研究集中在消喘控制系统的仿真研究上[28-30]，少

数文献介绍了消喘系统设计思想[31]、控制策略的优化[32]

和装机后产品层面上的可靠性验证[33]，上述研究虽然

未涉及消喘措施的专项试验验证，但在推动消喘控制

系统的发展和可靠性改善方面具有积极的意义。

为明确不同消喘措施对发动机消喘功能的影响，

以某型发动机为试验对象，开展了消喘措施专项验证

试验。

1 消喘控制系统的组成和原理

航空发动机消喘控制系统，主要包括感知发动

机喘振信号的传感器、处理喘振信号并发出消喘指令

的消喘控制部分、接收消喘指令后执行消喘动作的执

行机构等 3大部分，如图 1所示。本文研究的消喘措

施主要涉及到燃油供油、VSV角度和喷口控制，因此

图中的执行机构仅列出了相应的3种。

喘振信号由操作人员按压试车台架“喘振模拟”

开关发出，以模拟发动机在实际使用过程遭遇喘振时

控制器接收到的喘振信号。喘振信号传递给控制系

统的消喘控制模块（发动机并未真正进喘，只是 1个
假信号，激发控制器的消喘功能），由消喘控制器发出

消喘指令，最后由执行机构完成消喘动作。控制器工

作原理[6]如图2所示。

2 消喘过程参数说明

控制系统接收到喘振信号后，执行消喘指令，按

设定的逻辑实现对燃油、VSV角度和喷口的精确调

节。在消喘的过程中各参数的变化如图 3所示（图中

参数已无量纲化，即将每个参数与发动机中间状态对

应的该参数相除得到百分比），喘振信号给出后（持续

0.5 s，持续时间可在软件中进行设定），由于切油的原

因，涡轮剩余功短时下降，导致转速 nH、推力 F、排气

温度T6和压气机出口压力P3随之下降，同时关小VSV
角度并放大喷口喉部直径D8。待消喘成功喘振信号

消失后，各个参数逐渐恢复到喘振信号给出之前的水

平。从数据看，在消喘过程中，推力和转速等发动机

性能参数均出现了短时

下降，对发动机整机稳定

性和性能的发挥产生不

利影响，若推力下降较

大，会使飞机产生侧偏或

脉动，因此消喘时间要尽

可能短，尽快恢复喘振前图1 消喘控制系统

图2 消喘控制器工作原理

图3 在消喘的过程中

各参数的变化
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的性能，这要求控制系统内部延迟时间短，执行机构

响应速度快。

3 试验方案

验证试验共进行 4次，每次试验都会进行多次消

喘检查，通过调整控制逻辑或改变控制规律，达到相

应的试验目的。

在第 1次试验时，通过参数标定、逻辑控制和控

制规律的调整，使消喘系统能够成功消除喘振，对应

的供油切油深度、VSV角度瞬时关小量、喷口喉部面

积瞬时放大量记为基准规律；第 2次试验在第 1次试

验基础上仅改变切油控制逻辑，其它控制规律不变，

使喘振信号给出后的供油切油深度逐渐减小，直到无

法消除喘振为止；第 3次试验在第 1次试验基础上仅

改变VSV角度控制逻辑，其它控制规律不变，使喘振

信号给出后的VSV角度瞬时关小量逐渐减小，直到

无法消除喘振为止；第 4次试验在第 1次试车基础上

仅改变喷口控制逻辑，其它控制规律不变，使喘振信

号给出后的喷口喉部面积瞬时放大量逐渐减小，直到

无法消除喘振为止。

在试验过程中，为保证不出现损坏发动机的现

象，当喘振无法消除时，认为本次试验结束，可将油门

杆拉回到慢车状态，若慢车状态喘振仍未退出，可直

接拉停发动机。

4 试验结果分析

第 1次试验主要是确定消喘成功时的基准规律，

后续的 3次试验分别验证切油深度、VSV角度关小量

和喷口喉部面积放大量对消喘的影响，根据试验现象

对试验结果做了分析和说明，并借助压缩部件特性图

解释了产生相关现象的原因。本文设定喘振信号给

出前的无量纲化相对换算转速nH=90%。

4.1 切油深度对消喘的影响

第 2次试验主要验证切油深度对消喘的影响，仅

通过采取逐渐减小切油深度的措施进行单项验证，切

油深度每减小一次，消喘检查便进行一次。在试验

中，切油深度单次调整量为 0.05 MPa，本次试验中最

后一次检查消喘即消喘失败（喘振未退出）时对应的

切油深度对比如图4所示。图中同时给出了第1次试

验消喘成功时的切油规律（作为切油基准规律）作为

对比。对应的切油时序对比如图 5所示。从图中可

见，切油初始时刻转速为 90%，切油终止时刻转速为

86%~87%，当无法退喘时，油门杆在转速为 86%以下

拉杆降低状态，待喘振消除后再推杆回复到进喘前的

状态。

试验结果表明，当切油深度从基准值减小到图中

红色线对应的切油深度时（减小幅度约为 0.3 MPa），

发动机无法退出喘振，只有当切油曲线低于红色线时

发动机才能退喘，说明红色线是该发动机的切油边

界。即对于该发动机来说，当切油后供油曲线高于红

色线时，切油深度小，燃烧室供油相对较多，压气机剩

余裕度改善程度小，无法保证发动机退出喘振。说明

切油深度是影响发动机消喘的主要原因之一。

从压气机特性图上解释切油深度对剩余裕度的

影响。根据发动机原理，燃烧室出口温度 T4越高，工

作线越靠近喘振边界；T4越低，工作线离喘振边界越

远[34]。T4变化对共同工作线的影响如图 6所示。因

此，当切油程度越深、供油量越少时，T4降低越快，工

作点离喘振边界的距离越远，压气机裕度改善量增

加，发动机更容易退出喘振；反之，切油深度越浅（或

油多），发动机则越不容易退喘。

但由于试车时无法测量压气机进口换算流量，因

此无法准确画出特性图上工作点的变化，可以借助于

压比和换算转速的关系曲线（如图 7所示）代替压气

机特性图，定性地描述切油时工作点的变化，稳态工

作线是发动机稳态性能录取时所得到的。切油过程

图4 切油深度对比 图5 切油时序对比

图6 T4变化对共同工作线

的影响

图7 压比和换算转速的关系
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是 1个短时减速过程，减速时工作线位于稳态工作线

以下，从图中可见，相对于第 1次试验（蓝色线），本次

试验消喘失败时切油深度不足，对应的红色线向左上

方移动，即更加靠近喘振边界，说明剩余裕度相对第

1次试验有所减小。

为进一步解释切油深度对剩余裕度的影响，从压

气机气动性能变化的角度进行了理论分析。压气机

转子基元级速度三角形如图8为所示。图中u为转子

圆周速度，与发动机转速成正比；w为来流相对速度；

c 为绝对速度。当切油时，涡轮前温度降低，引起涡

轮作功减小，发动机转速减小，即转子圆周速度 u 减

小，从速度三角形上看，相

对速度 w 随之减小，致使

来流相对速度与圆周速度

u的夹角变大，因此攻角减

小、叶背表面气流分离减

弱，从而改善了喘振裕度。

4.2 VSV角度瞬时关小量对消喘的影响

第 3次试验主要验证VSV角度瞬时关小量对消

喘的影响，仅通过采取逐渐减小VSV角度瞬时关小

量的措施进行单项验证，关小量每减小一次，消喘检

查便进行一次，试验中VSV控制规律单次调整量为

0.2°～0.3°。本次试验中最后一次检查消喘即消喘失

败（喘振未退出）时对应的VSV角度瞬时关闭曲线对

比如图 9所示。图中VSV数值上变大表示关小角度，

VSV变小表示开角度；给出了第 1次试验消喘成功时

的 VSV角度变化规律（作为基准 VSV规律）作为对

比。从图中可见，本次试验大部分转速段对应的VSV
角度较基准规律偏开。VSV角度动作起始时刻转速

为 90%，动作终止时刻转速为 86%~87%，当无法退喘

时，油门杆在 86%转速以下拉杆降低状态，待喘振消

除后再推杆回复到进喘前的状态。

试验结果表明，当 VSV角度瞬时关小量曲线处

于或低于图中红色线时，发动机无法退出喘振；当

VSV关小曲线高于红色线时，发动机可以退出喘振。

即对于该发动机来说，当VSV角度按照图中的基准

规律（黑色线）关小时，压气机剩余裕度可以保证发动

机退喘，但当VSV角度按照第 3次试验的红色规律线

关小时，由于瞬时关小量不够，压气机剩余裕度较小，

控制系统无法完成消喘（例如在转速为 87%时 VSV
角度相对于第 1次试验的基准规律偏开约 1.6°）。

VSV角度响应时序如图 10所示。本次试验VSV角度

整体上响应时间长，关小到最大刻度时比基准规律慢

了约 0.06 s。以上分析说明 VSV角度瞬时关小量及

响应速度快慢是发动机能否及时退喘的关键因素。

VSV角度可以改变压气机进气流量和气流方向，

改善绝对流动和转叶相对流动角度间的不匹配，从而

消除气流和转子叶片之间的分离现象，使压气机级间

流动达到最佳状态，达到改善裕度的目的[9]。VSV开

关角度对压气机特性的影响如图 11所示。图中实线

表示偏关角度特性，虚线表示偏开角度特性。从图中

可见，当VSV角度偏关时，压气机的喘振边界向左上

方移动，剩余裕度随之变

大；当角度偏开时，喘振边

界向右下方移动，剩余裕

度变小。因此，控制系统

在执行消喘操作时，VSV
需迅速关小一定的角度

（响应时间要快），才能保

证剩余裕度满足发动机退

喘需求。

同样地，借助于速度三角形进一步分析关小VSV
角度对压气机气动特性和剩余裕度的影响。攻角为

叶片前缘进口几何角与进气角之差，当关小VSV角

度时，进口几何角减小而进气角不变，所以攻角减小，

叶背表面气流分离减弱，从而改善了喘振裕度。同

理，当打开VSV角度时，攻角增大，气流分离加强，喘

振裕度降低。

4.3 喷口喉部面积放大量对消喘的影响

第 4次试验主要验证喷口喉部面积瞬时放大量

对消喘的影响，放大量每减小一次，消喘检查便进行

一次，试验中喷口直径单次调整量为 0.2～0.3个刻度

（刻度与直径的对应关系在试验前的标定中已确定，

图10 VSV角度响应时序

图11 VSV开关角度对压

气机特性的影响

图8 速度三角形

图9 VSV角度瞬时关闭

曲线对比
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本次试验中，1个刻度约为直径的 2.5%）。本次试验

中最后一次检查消喘即消喘失败（喘振未退出）对应

的喷管喉部直径D8随转速 nH的变化如图 12所示。图

中给出了第 1次试验消喘成功时的D8变化规律（作为

D8变化基准规律）作为对比。D8放大动作起始时刻

转速为 90%，动作终止时刻转速为 86%~87%，当无法

退喘时，油门杆在 86%转速以下拉杆降低状态，待喘

振消除后再推杆回复到进喘前的状态。

试验结果表明，当喷管喉部面积放大量降低到本

次试验中给定的 5.6个刻度时（图中红色线），发动机

无法退出喘振；当喉部面积放大量大于 5.6个刻度时

（例如黑色线放大量为 6.4个刻度），发动机可以退出

喘振。喷管喉部直径D8随时间变化的时序如图 13所
示。从图中可见，在喉部放大过程中，当喉部直径达

到同一刻度时，本次试验所需时间更长，喷管动作响

应时间长不利于发动机的及时退喘。以上分析说明

喷口喉部面积瞬时放大量和喷口响应速度是决定发

动机退喘的关键因素。

研究表明，喷管喉部面积对发动机压缩部件剩余

裕度的改善有重要影响[35-37]，喉部面积主要影响特性

图上共同工作线的位置（如图 14所示），对风扇工作

线的影响更大。喉部面积放开量越大，风扇和压气机

共同工作线越远离喘振边界，剩余裕度越大，发动机

更容易退喘；放开量越小，剩余裕度越小，退喘的成功

率会降低。这是因为当 D8增大时，涡轮落压比和涡

轮功增大，破坏了原来工

作点上的功平衡，根据功

平衡的约束条件，要获得

新的平衡须降低涡轮前进

气温度，在等换算转速线

上，降低涡轮前进气温度

对应着工作线下移。同

理，若D8减小则共同工作线上移。

同样地，借助于速度三角形进一步分析放大喷口

对压气机气动特性和剩余裕度的影响。进气气流绝

对速度的轴向分量反映了流量的大小，当放大喷口

后，发动机进气流量增加，气流绝对速度的轴向分量

增大，而圆周速度不变，从速度三角形上看，气流进气

角增大，所以攻角减小，叶背表面气流分离减弱，改善

了喘振裕度；同理，当收小喷口时，攻角增大，气流分

离加强，喘振裕度降低。

5 结论

（1）试验验证了供油切油深度、VSV角度和喷口喉

部面积瞬时变化量对消喘的影响，摸清了发动机无法

退喘时对应的控制规律“边界”，为后续控制器参数的

调整提供了依据，也为设计消喘系统提供了试验方法；

（2）在允许范围内，适当增大切油深度、增加喷口

喉部面积瞬时放大量、增加VSV角度瞬时关小量，可

改善发动机喘振裕度，有利于发动机消喘；

（3）加快几何可调特征部件（如VSV、喷口）的响

应速度，缩短响应时间，有利于发动机快速消喘。

受试验客观条件限制，本次试验仅对文中提到的

3项措施进行了单项验证和分析，未对其它消喘措施

如开启级间放气活门、重调发动机进气道、优化功率

提取、主动间隙控制等进行验证，后续可借助科研阶

段试验完成其它消喘措施的试验验证，为消喘系统的

优化设计提供技术支撑。
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