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加力涡扇发动机喘振与消喘模拟

吴　虎, 蒋建军
(西北工业大学 动力与能源学院,陕西 西安 710072)

摘要: 基于气动耦合原理,发展了涡扇发动机风扇出口分流环计算模型,并进一步基于多级轴流压气机系统

的逐级单元控制体模型,建立了混合加力涡扇发动机喘振及其喘振消除的数值模拟方法,并将其应用于某型

全台加力涡扇发动机过失速特性模拟。在加力状态下采用收小尾喷管喉道面积诱导了风扇压气机过失速—

喘振过程,并给出了预先对加力燃烧室实施切油消除风扇压气机喘振数值模拟结果。
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Simula tion of Surge Behav ior of an Augmen ted Turbofan Engine
WU H u, J IAN G J ian2jun

(Co llege of P ropulsion and Energy,

N orthw estern Po lytechn ical U n iversity, X i’an 710072, Ch ina)

Abstract: A num erical computer modelw ith post2stall analysis capability w as established to

sim ulate an augm en ted turbofan engine. T he model w as based on stage2by2stage comp ression

con tro l vo lum es. A techn ique based on steady flow and a p seudo2flow area w as developed to

sim ulate the sp litter flow at fan ex it. N um erical m ethod w as established using M acCorm ack’ s

exp licit difference schem e and characteristic boundary treatm en t. R educing nozzle th roat area w as

used to induce post2in stability operation and the sequences of even ts leading to surge w ere

investigated. A fterburner2fuel cutdow n transien t sim ulation w as established to investigate the

elim ination of surge. T he typ ical behavio r and perfo rm ance of the turbofan engine during surge

cycle and the p rocess of surge elim ination w ere obtained.

Key words: aerospace p ropulsion system ; turbofan engine; post2stall; surge;
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　　随着超机动性、机敏性及超音速巡航飞机的

研制和发展,飞机对其推进系统稳定性的要求不

断提高。而随着飞机对发动机推重比要求的不断

提高,导致发动机压气机设计级压比也不断增加,

这就使发动机压缩系统稳定性要求日趋严峻。近

年来实施主动控制技术来扩大发动机压缩系统的

稳定工作范围已成为发动机稳定性研究领域又一

主攻方向。据公开文献报道,国外在该领域已开展

了卓有成效的理论及实验研究[1～ 4 ]。针对新一代

歼击机动力装置的特点,本文开展了现代混合加

力涡扇发动机风扇压气机喘振及其喘振消除的数

值模拟研究,并取得了重要进展。



1　模型与计算方法

　　本文建立了如图1所示的单元控制体,即对风

扇压气机和高压压气机采用逐级单元,对主燃烧

室采用了分区单元,由于高、低压涡轮均为1级,因

此高、低压涡轮也采用了逐级单元,而混合室、加

力燃烧室及尾喷管则均采用了部件单元体,对流

过如图1 (b)所示的单元控制体分别应用非定常流

量、动量及能量平衡方程,即可得到发动机各部件

的动态模型方程[5, 6 ]。本文在进、出口计算站采用

特征线差分格式、内部计算站用M acCorm ack 预

估一校正差分格式计算发动机各部件动态模型方

程。计算方程为:

(1) 流量连续方程

图1　加力涡扇发动机计算单元划分示意图

F ig. 1　Physical model and con tro l vo lum e concep ts fo r an augm ented turbofan engine

　　预估步: (ΘA ) P
i = (ΘA ) i -

∃ t
∃x i- 1

(M i - M i- 1) + (M F - M b) i- 1∃ t

校正步: (ΘA ) C
i =

1
2

(ΘA ) i + (ΘA ) P
i -

∃ t
∃x i

(M P
i+ 1 - M P

i ) + (M P
F - M P

b ) i∃ t

(2) 动量方程

　　预估步: M P
i = M i -

∃ t
∃x i- 1

( IM P i - IM P i- 1) + F i- 1∃ t

　　校正步: M C
i =

1
2

M i + M P
i -

∃ t
∃x i

( IM P P
i+ 1 - IM P P

i ) + F P
i ∃ t

　　 (3) 能量方程

　　预估步: (EA ) P
i = (EA ) i -

∃ t
∃x i- 1

(H i - H i- 1) + (SW - Q ) i- 1∃ t

　　校正步: (EA ) C
i =

1
2

(EA ) i + (EA ) P
i -

∃ t
∃x i

(H P
i+ 1 - H P

i ) + (S P
W - Q P ) i∃ t
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　　给定的条件为: 进口总压、总温,另一个参数

由特征相容条件来确定; 在出口 (尾喷管喉道处)

给定的条件为:假设 q (Κ) = 110。

图2　风扇出口分流环流动模型

F ig. 2　Calculation model of sp litter at fan ex it

在动态模拟过程中,外、内涵的流量比即涵

道比B 是变化的, 亦即内、外涵流动产生耦合影

响,图2示出风扇分流环附近内外流动耦合分析模

型。图中A p 1和A p 2是风扇出口截面上假想的两个

分流面。它们分别由总面积A to tal及内、外函流量

mα
core和mα

fan来确定:

A p 1 =
A to tal

1 + mα
coreömα

fan

　　A p 2 = A to tal - A p 1

　　虽然以上计算只是一种近似,但本文模拟表

明对于涵道比B 在015左右的风扇发动机具有

较好适应性。

结果分析中的流量系数及压力系数定义为:

Υ=
cx

u
　　　　Ω=

cp (Π(k- 1) ök - 1)
u2öT t

2　算例及其结果分析

　　本文的算例为一典型的低函道比混 合加力

涡扇发动机,该发动机的缩系统由4级风扇、7级高

压压气机组成,设计函道比为015。具体的几何与

特性参数参见文献[ 7 ]。发动机的起始稳定工作为

发动机的全加力工作状态。为诱导涡扇发动机进

入过失速不稳定流态,本文基于文献[ 6 ]采用了以

下扰动方式:

收小尾喷管最小截面

A t ( t + ∃ t) = A t ( t) - D A T 3 ∃ t

　　数值模拟分析中,发动机进入过失速状态的

动态时间滞后常数 为01004 s。图3、图4分别为诱

导出的风扇压气机过失速状态下风扇压气机第1、

第2级流量系数随时间及压力系数与流量系数间

的变化关系。很明显此时的过失速状态为典型喘

振动态过程,其喘振频率 f 约为22 H z;图5～

图3　喘振时风扇第一级压力系数随流量系数变化和流量系数随时间变化

F ig. 3　V ariation of F low coefficien t of the first fan stage w ith tim e at surge

图4　喘振时风扇第二级压力系数随流量系数变化和流量系数随时间变化

F ig. 4　V ariation of F low coefficien t of the second fan stage w ith tim e at surge
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图7分别为在喘振过程发动机涵道比、涡轮进口总

温和加力燃烧室出口总温随时间的变化。很明

图5　喘振时发动机涵道比随时间变化

F ig. 5　V ariation of Bypass ratio of the turbofan

engine w ith tim e at surge

图6　喘振时发动机主燃烧室出口温度随时间变化

F ig. 6　V ariation of outlet to tal temperature of m ain

com busto r w ith tim e at surge

图7　喘振时发动机加力燃烧室出口温度随时间变化

F ig. 7　V ariation of outlet to tal temperature of

afterburner w ith tim e at surge

显,无论是主燃烧室还是加力燃烧室,其出口温度

显著高于最大稳定工作状态下的温度,在喘振开

始阶段, 主燃烧室出口温度从约1 650 K 迅速升

高到约1 840 K,加力燃烧室出口温度迅速从约1

870 K 升高到约1 990 K,其后它们分别绕着比较

高值波动,不仅严重超温,而且由于高温热疲劳作

用对主燃烧室还是加力燃烧室工作寿命产生严重

危害。这种现象在像文献 [ 1～ 4 ]所进行的压气机

过失速特性实验和分析中是无力展现的,只有通

过全台发动机的实验和分析才可能得以展现。很

明显,如果不及时实施消喘,会对发动机造成严重

后果。为此,本文建立了以下主动消喘调节双变量

调节方案:

(1) 收小尾喷管最小截面

A t ( t + ∃ t) = A t ( t) - D A T 3 ∃ t

　　 (2) 小加力燃烧室供油量

m af ( t + ∃ t) = m af ( t) - DM F 3 ∃ t

图8　消喘过程风扇第一级流量系数随时间变化

F ig. 8　V ariation of flow coefficien t of the first fan

stage w ith tim e during elim inating surge

图9　消喘过程风扇第二级流量系数随时间变化

F ig. 9　V ariation of flow coefficien t of the second fan

stage w ith tim e during elim inating surge

　　以上两种调节计划同时进行。图8、图9分别为

实施双变量调节方案下风扇压气机第1、第2级流

872 航 空 动 力 学 报 第　21　卷



量系数随时间的变化关系; 图10～图12分喘振开

始时,无论是涵道比、涡轮进口总温还是加力燃烧

室出口总温均随时间急剧增大,这可能是

图10　消喘过程发动机涵道比随时间变化

F ig. 10　V ariation of Bypass ratio of the turbofan

engine w ith tim e during elim inating surge

图11　消喘过程主燃烧室出口温度随时间变化

F ig. 11　V ariation of outlet to tal temperature of m ain

com busto r w ith tim e during elim inating surge

图12　消喘过程加力燃烧室出口温度随时间变化

F ig. 12　V ariation of outlet to tal temperature of

afterburner w ith tim e during elim inating surge

这类发动机发生喘振的先兆,而在消喘开始时,别

为图5～图7相对应的发动机涵道比、涡轮进口总

温和加力燃烧室出口总温随时间的变化。比较表

明此时发动机并没有发生喘振,即表明可以通过

对加力燃烧室实施切油来消除混合加力涡扇发动

机在加力状态下的喘振。比较还表明,在进入这3

个参数随时间均呈减小趋势,这表明,若能够预先

抑制喘振先兆的出现,就可以避免或消除喘振,这

也同时为设计发动机喘振消除调节系统提供模型

基础。这一点对于进一步探索新一代军用涡扇发

动机喘振的早期预报,设计合理的发动机防喘系

统具有十分重要意义。

3　结　论

　　综合以上计算与分析,可得到下列几点结论:

(1) 建立的全台加力涡扇发动机单元控制体

模型与方法,分析加力涡扇发动机过失速特性与

性能是行之有效的。

(2) 当加力涡扇发动机在加力状态下发生喘

振之初,涡扇发动机的函道比、涡轮进口总温和加

力燃烧室出口总温均急剧增加,据此,可探索涡扇

发动机喘振预报与相应的控制策略。

( 3) 预先对加力燃烧室实施切油,能够消除

加力涡扇发动机在加力状态下的喘振,从而能瞬

时增大发动机的稳定工作范围。
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