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用导弹模拟器诱喘的飞行试验

试飞研究中心 李树人

本试验是研究双轴涡喷发动机工作稳定性的飞行试验的一部分
。

在飞行试验台上
,

采用

击发导弹模拟器的方法
,

造成发动机进口温度畸变
,

并通过动态测量参数
,

研究发动机不稳

定工作
。

试验是在不同的飞行和发动机状态
,

以及模拟器装药不同的条件下进行的
。

全部试

验
,

发动机均经受了喘振
,

除四次因喘振过程瞬时降油退喘外
,

其余均因喘振停车
。

试验机为飞行试验台
,

被试发动机装于飞行台吊舱中
。

在试验机上
,

加装了参考美国航

空涡轮喷气和涡轮风扇发动机军用规范设计的两套导弹模拟器
,

及相应的输烟
、

喷烟装置
。

在前机身还加装一台秒速 � 5 5 5张的6 7一  8,高速照相机
。

测试仪器采用  � 9 : : ;. 运动速度的光学示波器
。

发动机进 口和压气机典型剖面
,

采用稳

态和动态 <温度 ; 压力= 两套测量系统
口

一
、

试验结果及分析
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喘振性态

击发导弹模拟器吞烟诱喘
,

其喘振为突变型
。

喘振性态为

深喘振和古典喘振
。

<  = 深喘振〔 〕图  的 实验 条 件为 > ?   
3

9≅ :
、

6 ) ?

5
3

∀9
,

发动机最大状态
,

导弹模拟器装药 5
3

�≅ Α
。

当进 口温升

达到  89 ℃ 时
,

发生突变型喘振
。

图中喘前高
、

低压级出口压

力 /言
二 、

/萝
� 二 均突增

,

并于
) 、

Β峰 值 间歇后
,

压力突降大 约

95 Χ
。

高 压 级于  
3

� 9 ∀ 9
进喘

,

低压级喘前发生渐进失速
,

于

 
3

� 8 9
进喘

,

高压级领先进喘 � : . 。

分析喘因与燃油阶跃逼喘

相似
,

当模拟器高比容燃气在涡轮导向器被突然阻塞
,

前传压

力波首先使高压级进喘
,

喘振形成的负质量流又导致低压级进

喘
。

全机喘振
,

使发动机熄火停车
。

)  
3

�9 ∀9

图  击发导弹模拟器诱喘
的时间历程

图 � 的实验条件是 > 二
8≅ :

、

6 “ “ 5
3

Δ∀
,

发动机最大状态
,

模拟器装药 。
3

8 ≅ Α
。

喘前
,

/全
二

无突增
,

/亨
Ε 二

有突增
,

表明高比容 燃气阻塞发 生在高压级
, /全

二 铃

突降点领先低压.: . 。

高压级喘振的负质量流
,

使低压级叶栅绕流迅速从附着状态变为大面积分离
。

/ 、�类的。一+突降

段说明了喘前发生突变失速〔“〕
,

随后于Β点间歇进人突变喘振
,

接着周期性振 荡  � 次
,

频率

为 ∀
3

8 > Ε 。

各次振荡
,

高压级均领先低压级
,

高
、

低压级喘点又均领先 进 口压力/ , 。

峰值
,

为
) 、

Β与 Φ点时间差为   : .

和 8 : . , ) ‘、 Β ‘

与 Φ 尹

点时 间 差 为 2% : .
和 9 : . , ) Γ’ 、

Β 2,

与 Φ 2, 点时

间差为  : 。
和 8 : . 。

其余各次相应参数的响应时间基本为同量级
。

图 � 的实验条件是> 二   
3

�≅ 2(
、

6 “ 二 5
3

∀9
,

发动 机加力状态
,

模 拟 器 装药 5
3

�≅ Α
。

首

本文于 ! ∀ Δ年  月收刊
,

西北地区编委会组稿
。
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次喘前
, /言

二 、

/育
� 二

均无突增
,

表明高比容燃气阻塞发生在低压级
。

低压级进喘时间为 5
3

Δ � �9
,

高压级为 5
3

Δ� #9
,

低压级领先 � : . 。

发动机额定状态
,

试正高度 8 Η   ≅ ‘ ,
,

6 “ 二 5 、Δ Δ‘ 53 豁
,

模拟器装药 53 � Η 53 # ≅ Α
。

多

次试验
,

低压级均提前进喘
,

提前时间为 � Η # : . 。

提前进喘之原因
,

在于发动 机转速
( , ?

!� Χ
。

计算上述飞行状态
,

低压级换算转速矶
、 二 5

3

∀� Η 5
3

∀Δ
。

在发 动 机 的 低压级特性线

上
,

当不
ϑ ? 5

3

∀5 Η 5
3

∀9 时
,

喘振裕度只有  
3

Δ Χ
。

可见
,

在额定状态吞烟
,

只要 进 口有一定

的温升
,

即会造成低压级喘振
。

ΚΚΚ∃∃∃Λ
‘

ΙΙΙ

几
, ) 5

3

Δ� #9

喘振中旋转失速

/ ∋Μ Ε
Β &

3

Δ� �9
一
书丝

“撇

口口口刀刀山山

图 � 击发导弹模拟器喘振的振荡过程 ΝΧΓ � 击发导弹模拟器诱喘及旋转失速

< � = 古典喘振 〔 〕图 � 从 5
3

99 Η  
3

∀9 为周期性喘振
,

从  
3

∀9 Η �
3

8 、喘 振已消失
,

叶栅烧

流趋于稳定
。

当�
3

8 9
发动机转速下降到ΔΔ Χ时

,

绕流结构又丧失稳定
,

出现了旋转失 速
。

由

/ Ε 二 3 、

/ Ε � 二 份

可见
,

失速波峰由宽变窄
,

波谷由窄变宽
,

表明压气机通道内高压区比例 逐渐

缩小
,

低压分离区比例逐渐扩大
,

全台失速终于导致压气机再次进喘
。

负质量流使压气机通

道温度和进口压力发生剧烈变化
。

进 口压力出现四个 波 峰 <,
、

·

Ο
、

Φ
、

Π =
,

证明了喘振

确实发生
。

本喘振特点之一
,

是喘振振荡过程或喘振后
,

伴随着失 速团以Δ 5 >
Ε

的高 频 脉动
。

另一

特点是单纯的旋转失速不产生负质量流 <为 Θ 一Ρ段无压力阶跃
。

=旋转 失速的原 因
,

是发动机

加力状态
,

喷 口面积最大
,

在转速较小时
,

喘振线上出现的喘振强度已大为减弱
。

当喘振尚

未结束
,

旋转失速便接踵而来
。

鉴 于 /雪
二 、

/卞
� 二

脉 动频率相同
,

断定全台压气 内只有一个

失速团
。

它沿转子旋转方向运动
,

其运动的相对速度远低于转子的绝对速度
。

试验测得失速团

旋转一周的时间为  #
3

� : “ 。

此时
,

低压转子
( 2 汽 8∀ Χ

,

转子 转一周 需Δ
3

!# : . ,

高压转子
( Μ ?

Δ 5 Χ
,

转子转一周需Δ
3

9� : , ,

那么失速团比
( 2
低 # Δ

3

∀ Χ
,

比 ( � # ∀
3

Δ Χ
。

以上数 据与文献 〔”

报道的相一致
。

�
3

喘振的其它特点

<2 = 试验多次获得周期性的喘振振荡
,

说明压气机工作点已大大深人喘振边界〔� 〕
。

对涡喷一 Δ 乙燃烧室的容积而言
,

测得喘振频率为 Δ Η  5 > Ε 。
、

< � = 如图 � ,

在圆截面相邻位置的/全
二

; Σ全
二 、 /全

� 二

;Σ 了
� ,

在变化的 同一时刻
,

压力与

温度相位相反
,

说明喘振低压区气流温度较高
。
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< � = 如图�
3

�
,

高压级
,

/言
二

峰值区较窄
,

低压级 4个
� 二

峰值区较宽
,

随 时间增加
,

高
、

低压级的高压区逐渐变宽
,

振幅逐渐减小
。

�
3

喘振锤击波

喘振锤击波是在进 口由电容式动态压力传感器测得
,

其变

化过程为图 #
。

/ 2 。

压力信号 Τ 一 −表示导弹模拟器高温喷流的影

响
, ”

为脉冲始点
, Φ 为锤击波压力峰 值

, + 一 Φ 一 Α 表示锤击波通

过压气机传到进气道唇 口
,

并开始推出 <推出点 Α =
, Α 一: 为 推出

后的膨胀过程
, : 一 (

为恢复过程
。

压力恢复 取决压气机流程的

温度
,

如图中Σ育
二 、 Σ

令
Ε 二

温度较高
,

且温降缓 慢
, / 2 Φ

的恢复亦

缓慢
,

时间大约为# 55 : . 。

然而
,

文献 〔� 〕和净流场燃油阶跃逼

喘〔#〕给出
,

锤击波压力恢复大约为 . %: . 。

这是因为压气通道

温度不同
,

前者温度较高
,

容积流量较大
,

使进气流量受到影

响的缘故
。

图中
− 一 Α 点的时间差为  8 : . ,

吊舱进气道长 �
3

凌�� : ,

那么锤击波在进气道内前传速度为 5
3

 9 � : ; : . 。

锤击波强度随

喘前进气道的马赫数成线性增加
。

试验获得进气道最大超压达

到自由流总压的� 一 �倍
,

并使进气道
“
环散

” 通风网格遭到破坏
。

二
、

结 论

Υ 5
3

� ∀拓

# ∀ 5 ℃

图 # 喘振锤击波的变化过程
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该发动机空中吞烟引起突变型喘振
,

其性态为深喘振和古典喘振
,

频 率为ΔΗ 2%> Μ 。

振荡过程流程压力与温度变化相位相反
。

喘振必然形成锤击波和向下游传播的膨胀波
,

旋转

失速不产生锤击波
。

�
3

喘振发生 的空间与发动机转速有关
,

额定状态
,

低压级  <=<= Χ先进喘
。

喘振 响应时

间
,

高压级领先低压级 � Η 9 : . ,

低压级领先高压级 � Η # : 、 ,
高

、

低压级喘点 领 先 锤击

波峰值分别为  5 Η ( : ”

和 9 一 8 : “。

�
3

旋转失速发生在中等转速
,

失速团周向脉动频率为 Δ 5 > ς 。

全台压气机只 有一 个 失

速团
,

其旋转转速接近于发动机转速的9 5 Χ
。

#
3

喘振锤击波使进气道最大超压为自由流总压的 � 一 � 倍
。

并损坏了进气道环形散热

器通风网格
。
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