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某涡喷发动机可调叶片调节规律的确定

沈 阳航空发动机公司 王正木
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某涡喷发动机采用压气机可调静子叶片和中间级放气的联合防喘系统
。

为了既满足发动

扒稳定不作的要求
,

又不致于使裕度留得太大
,

就必须选择最佳的叶片调节规律
。

一
、

可调叶片调节器咸温滞后的影响

按发动机换算转速调节叶片角度
,

调节器必须感受发动机进 口气流温度 5 ∗ 带 。

感温器热

惯性较大
,

当5 6 3

迅速变化时
,

产生感温滞后现象
,

叶片调节器按其感受的温度 5 7
调节叶片

的角度
,

造成叶片调节滞后
。

军用飞机会有较大的5 ∗ 寮

温度变化率
,

当飞机爬高或 减速时
,

5 ∗ 来减小
,

发动机换算转速增大
,

感温滞后的影响使可调叶片保持在较小换算转速对 应的较

大角度位置
,

对稳定工作裕度是有利的 6 当飞机俯冲或加速时则相反
,

这时 5 , 令

增大
,

最严

重的是某些大角度俯冲
, 5 ∗ 带

增长率很大
,

叶片转角滞后会引起发动机稳定工作裕 度大幅度的

减小
。

英国军用斯贝发动机采用了可调叶片结构
,

它的安装手册中明确规定
, “

发动机允许进气

道的总温变化率不大于 8 9 :
。” 。

显然
,

对比影响只需考虑最严重的俯冲状态即可
,

其方法如下
;
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按配用飞机条件计算进气道 5 ; ‘

变化率 我们对可能出现大的 5 < 3

增长率的七种典

型俯冲状态进行了计算 =图  >
, 5 ; 带

增长率最大为 ?
3

∀ 8 ≅ :.
,

出现在第一种俯冲飞行状态
。

�
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计算感温器感受温度5 7和侧 5 ∗ 今

: 5 7 一  稳态飞行时
, 5 7 Α 5 ∗气 当5 , 帝

变化时
,

时
,

整个调节系统对 5 ∗今
变化的响应特性

,

主要决定于感温器的特性
,

其它环节可以忽略不计
。

感温器是一个惯性元件
,

设其导热系数为久
,

比热为Β ,

和时间常数为
5 二

0: 久
,

则

几=5 ∗ 常 一 5 7 > Χ Δ Α 0 Χ 5 7 ,
, 5 Α 5 6

一 5 7 Α 6 =Χ 5 7
: Χ Δ >

当5 6 ,

增长率为常值≅ 时
,

则温度变化对感温器是一个斜坡输人
,

∋ =Χ 5 7
: Χ Δ > Ε 5 7 Α 5 <。帝 Ε ≅ Δ , 5 7 Α 5 3 , 一 ≅ ; = 一

−
> 一 , 5 。− Δ : ‘

叶片调节器按 5 7
确定的换算转速为

( Φ ; 7 ,

发动机换算转速为
( Φ 。 ,

则有
( Φ 。7 一 ( 。 . Α ( , ;

=侧 5 ; 帝

: 5
7 一 ∗>

侧 5 , 命

: 5
、 一  二 〔9 ∋ =Γ 一 − > ’

: ‘
Ε , 5 。− ’ : ’

〕: Η5
7

在具体计算中
,

对每一个俯冲飞行过程
,

可分为若于小段计算
,

每一段可以近似的认为

Χ 5 < ’

:)
Δ Α
常数 =或取平均值 >

。

显然
, ≅ 和 ;

值大对换算转速的影响就大
,

另外
,

通过每段计

算中的初值△5 Ι ,

反应了在整个俯冲过程中Χ 5 令

: ΧΔ 变化的影响
,

而最终影响换算转速变化的

是侧 5 ∗ 带

: 5
7 一  值的大小

。

图 � 是典型俯冲状态的计算结果
,

第 三 种俯冲状态杯 5 ∗ 辛

: 5
7

一  值达到最大
。

�
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试验测定感温器时间常数5 根据惯性元件的特点
,

输入感温器 一个阶跃 5 , 介

值时
,

通过测得5 7 二 += Δ> 曲线
,

可求得
;
值

。

感温器导热系数的大小与进 口气流的雷诺数 有 关
,

试

验可测得
;

随雷诺数的变化
。

在计算中
,

按飞行条件下发动机进口气流雷诺数选用
;
值

。

本文于  ∀ # ϑ年 ? 月收到
。
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图  典型俯冲状态5
, ’

增 长率的变化 图 � 典型俯 冲 状态 、 : 5
, 巾

:5 7 一  的变化

二
、

修正发动机稳定工作边界
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按飞行 Κ) 数修正 发动机在地面稳定工作边界转速下工作
,

喷口处于亚临界状态
6

随飞行Κ )
数的增大

,

压飞机的工作点远离喘振边界
,

在喷 口达到临界以前
,

稳定工作边界转

速一值随Κ 。
数增大而下降 =图 � >

。

按侧 5 工’

: 5
7 一  值最大的飞行状态的Κ 。

数
,

根据图 � 修正试得的装飞机后的 地面稳定

工作边界线Λ
,

得到该飞行条件下的稳定工作边界线Μ =图 ! >
。

∃急6

Ν3 ? ∗
3

Ι Κ
口

图 � 稳定工作边界随Κ ) 数的变化

�
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按杯 5 ∗ 帝

: 5
7 一  值修正

图 ! 叶片调节规律和稳定工作边界线

考虑可能发生的最严重情况
,

即材 5 6 牛 : 5 7 一  达到最大

值的飞行状态
,

按相对转速关 系
,

则 ( 、 , 7 一 ( 、 ; Α ( Φ ,
=侧5 ∗ 紊

: 5 、 一  >
,

对 Μ线上各点修正

得图 ! 中的Κ线
。

当发动机以换算转速
( 7 Ο Π

工作时
,

如叶片调节规律按曲线Κ
。

变化
,

无感温滞后影响时
,

叶片转角为反
Π ,

发动机稳定工作转速裕度为 △( 、 , ,

因感温滞后叶片实际转角为反
7 ,

则实际

稳定工作裕度为零
。

感温滞后的影响正好相当于发动机稳定工作边界线由Μ移到Κ线
。

三
、

确定最佳调节规律和检查稳定性

可调叶片最佳调节规律
,

应保证发动机稳定工作时
,

叶片角度在Κ 线以上
,

并接近Κ线
。

考虑到使用中调节误差及非标准大气的影响等因素
,

最后确定的调节规律 如图 ! ,

曲线4为



 # Ν 肌 至 动 刀 月户 生汉 不
。
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理论调节规律
, Ρ 线为叶片角度的下限边界

。

尽管可调叶片系统会使这些工作过程变得

更加复杂
,

但在其它条件相同时
,

带可调叶片

的发动机稳定工作裕度总是会相对增大的
。
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加
、

减速过程的稳定工作裕度 加速

过程中
,

因调节滞后叶片角度处于相应较低转

速的较大角度
,

使稳定工作裕度增大
6
减速过

程中
,

叶片调节滞后有缩小稳定工作裕度的趋

势
,

但在减速中
,

发动机稳定工作裕度很大
,

不会出现不稳定工作现象
。

�
3

遭遇加速过程的稳定工作检查 在图

? 中压气机特性线上画出了试验测得的遭遇加

速特性
,

图中在叶片角度调节范围
,

画出了各种

转速下不同叶片角度的喘振边界线和特性线
,

, 一Λ 一
Β为叶片角度保持零度不变时的喘振边界

线
,

,
一Λ 一Σ是叶片按调节规律调节时的喘振边

界线
,

遭遇加速过程的中间转速段
,

不但压比
图 ? 遭遇加速过程压气机工作特性

比稳态高
,

而且叶片角度比稳态调节的角度小
,

发动机稳定工作裕度达到最小值
。

经地面和空

中各种条
十

件下的检查
,

满足了使用要求
。

四
、

结 论
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确定可调叶片最佳调节规律
,

须先找出发动机稳定工作裕度最小的工作状态
。

当考

虑叶片调节器感温滞后的影响时
,

某些大角度俯冲飞行状态稳定工作裕度最小
。

�
3

在分析计算发动机稳定工作裕度时
,

按实际配用飞机条件
,

可使结果准确实用
。

飞

行Κ数对稳定工作边界的影响不可忽视
。

�
3

叶片调节器感温滞后影响的大小
,

用丫 5 〕 ,

: 5
。 一  值判断比用 Χ叭勺ΧΔ 判 断 更 准

确
。

!
3

遭遇加速过程
,

是正常使用中稳定工作裕度最小的过渡状态
,

应进行实际的试验检

查
。
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