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摘要: 某型发动机研制过程中,防喘ö消喘控制系统是其设计的薄弱环节及影响安全的关键之处。为解决这

一问题,利用某型综合电子调节器及内外场专用设备对其防喘ö消喘控制功能进行了详细的研究分析。研究

表明:发动机防喘判据应根据发动机高压压气机转速和发动机进口压力进行动态修正,同时,应对系统采取一

定保护措施,以提高系统工作的可靠性和安全性。
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　　随着航空推进系统性能的迅速提高,要求更

充分地发挥发动机的潜力,至使发动机参数更接

近于极限状态,喘振裕度更小;同时飞机机动性更

高,使用条件更为恶劣,而飞机装载的武器也越来



越先进,发射后尾流废气对发动机的影响也更强

烈。在上述及其它因素的影响下,可能会导致发动

机喘振。因为喘振具有突发性,能在极短的时间内

损害发动机甚至危及飞机的安全,所以防喘ö消喘
控制已成为现代航空发动机控制系统的一个重要

组成部分。

本文介绍了某型发动机的防喘ö消喘控制系
统,该系统具备完整的防喘和消喘功能,其工作是

综合电子调节器根据武器发射指令,控制发动机

防喘系统,根据发动机喘振信号发出K 1 指令,控

制发动机消喘系统 (见图1)。本文还着重对其控制

部分——综合电子调节器中防喘ö消喘功能模块
进行了分析研究,为设计其它的发动机防喘ö消喘
控制系统提供参考。

1　系统的功能和组成

1. 1　防喘系统

　　当飞机发射武器时, 发动机吸入导弹和火箭

发出的高温废气,空气流量突然减少,极易导致发

动机喘振。防喘系统的功能是根据综合电子调节

器的K 2 指令,通过发动机的几何通道调节,短时

提高发动机的喘振裕度,避免发动机失速、喘振。

防喘系统由综合电子调节器、高压压气机导流叶

片程序重调机构、喷管临界截面积程序重调机构、

进气道控制器、自动起动器、防喘电磁活门等组

成。

1. 2　消喘系统

　　消喘系统的功能是当发动机出现喘振时,通

过发动机几何通道和燃油通道的调节,消除喘振,

并接通自动起动器,使发动机恢复到原来的工作

状态。消喘系统由综合电子调节器、变压器式喘振

传感器、进口空气压力P 01传感器、断油电磁活门

和停车活门、高压压气机导流叶片程序重调机构、

喷管临界截面积程序重调机构、进气道控制器、起

动自动器、最小加力电磁活门等组成[1 ]。

2　防喘控制系统的设计思想

　　发动机防喘ö消喘系统的控制是通过发动机
电子——液压机械控制系统的综合电子调节器中

防喘ö消喘功能模块实现的,电路原理图见图1。

2. 1　控制信号K2 指令的形成

　　飞行员按下武器发射按钮,该信号 (信号有效

时间不小于011 s)经标准器后形成了防喘系统的

控制指令K 2。该指令从最后一次按按钮算起,持

续时间为 (4±015) s。为了避免综合电子调节器在

发动机停车状态或起动状态发出无意义的控制指

令 (在停车状态,发动机不存在防喘问题; 在发动

机起动状态, 因为发动机控制油压只有在 n2≥

35◊ 才能建立起来,在控制油压建立以前,即使综

调发出控制指令,液压机械执行机构也不能完成

相关动作) ,加入了 n2≥35◊ 的条件限制,即在按

下武器发射按钮的同时,只有在n2≥35◊ 时,才发

出K 2 指令,否则不予响应,这样一方面保证了原

有的控制功能,另一方面又减少了综调功率驱动

部件和寿命器件 (如继电器)以及控制电磁阀的无

谓使用,优化了系统设计,提高了系统的使用可靠

性。

2. 2　系统工作原理

　　综合电子调节器的防喘保护组件发出的K 2

指令,分别传送到进气道控制器、防喘电磁活门和

起动自动器。到达进气道的控制指令,由修正信号

形成器形成修正信号送往主控制通道,控制发动

机的进气流通面积减小,进气流量也就减小。送往

防喘电磁活门的控制指令使防喘电磁活门通电,

定压活门来油输往高压压气机导流叶片程序重调

机构和喷管临界截面积程序重调机构。前者使导

流叶片角度减小 (负角度增大) ,以增大高压压气

机喘振裕度;后者使喷管临界截面积增大。通过以

上几何通道的调节,增加了发动机的稳定工作裕

度,避免发射武器时出现喘振[2, 3 ]。

当飞机发射武器时,由于导弹发出的高速尾

气作用使发动机燃烧室进口气流速度瞬时增大。

由图 2 可见,流速增大导致发动机燃烧室稳定燃

烧范围减小。同时在防喘机构作用下,发动机的进

气流通面积减小导致进气流量相对减少,发动机

空气流量突然减少导致发动机燃烧室余气系数减

小,由图 2 可见, 燃烧室燃烧特性朝富油边界移

动。综合上述两个因素,导致发动机极易熄火 (特

别是发动机在高空小转速工作时)。针对此种情

况,本防喘系统设计了具有协同起动自动器工作

的功能,不管发动机是否熄火都自动进行重新起

动,以保证发动机在发射武器后能迅速恢复到油

门杆位置对应的工作状态。综调送往起动自动器

的控制指令使自动起动器工作,发动机再点火。当

K 2 指令撤消后,防喘电磁活门断电,重调活塞逐

渐恢复原位,发动机的几何通道恢复到正常工作

状态,起动自动器的控制指令直到K 2 指令撤消后

再维持 ( 8±116) s, 以保证发动机点火成功 , 如
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图3所示。

图 2　稳定燃烧范围随燃烧室进口气流速度的变化

F ig. 2　R elationsh ip betw een stab le com bustion lim its

and air flow speed at burner in let

图 3　防喘系统控制信号关系

F ig. 3　R elationsh ip betw een an ti2surge con tro l signals

防喘系统控制信号关系见图3。

3　消喘控制系统的设计思想

3. 1　喘振判断方法

　　变压器式喘振传感器是根据发动机喘振时出

现气流倒流的特征设计的,它感受高压压气机出

口的总压和静压之差,输出与压差成比例的电压

信号。在综合电子调节器的防喘模块中, 喘振传

感器输出的电压信号 经低通滤波器 (截止频率为

210 H z左右)滤波,产生与压差平均值成正比的

恒定分量U 1,同时通过带通滤波器 (7～ 210 H z左

右) 滤去无用的低频和高频部分,并产生出与压

力的脉动量成正比的交变分量,该交变分量的峰

值为U 2,如图4所示。当A ≥A 0 (其中A = U 2ö2U 1,

A 0 为喘振临界点对应的脉动量与压差平均值的

比值)时,认为发动机发生喘振。通过对压气机通

用特性线 (见图5)分析可知:当压气机工作在设计

点附近时,压气机的共同工作点离压气机的喘振

边界较远,即喘振裕度较大,所以允许压气机的相

似流量沿压气机的相似转速线有较大变化 (本系

统中的A 值即反映了空气流量的变化) ,此

图 4　振动值 (A = U 2ö2U 1)

F ig. 4　Amp litude of fluctuation (A = U 2ö2U 1)

图 5　用压气机通用特性曲线分析发动机

发生喘振的条件

F ig. 5　U niversal comp resso r characterist ics fo r

analysis of engine surge condit ions

图 6　消喘边界线

F ig. 6　Boundary fo r surge elim ination

时飞行条件变化 (飞行高度、大气温度及飞行速度

变化)将引起工作点沿共同工作线移动。压气机物

理转速一定时,飞行高度下降、大气温度升高、飞

行速度提高都将引起工作点沿压气机空气相似流

量下降的方向移动,压气机的喘振裕度逐步降低,
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所以允许压气机的相似流量沿压气机的相似转速

线的变化逐步减小。当压气机工作在远离设计点

时,压气机的喘振裕度进一步相对减小,允许的空

气流量脉动进一步减小[4, 5 ]。

根据以上压气机的特性分析,根据其不同工

作情况制订了以下的喘振判断临界点 (其中发动

机进口空气压力P 01反映了飞行高度、飞行速度等

飞行条件的变化,用于压气机不同工作状态下喘

振判断条件的修正) :

(1) 当n2< 85◊ ,则A 0= 013

(2) 当 n2≥85◊ ,且P 01< 01011 76 M Pa ,则

A 0= 013

(3) 当 n3≥85% , 且 01011 76 M Pa≤P 01≤

01098 M Pa,则A 0= 013× (K + 1) ,其中K = (P 01

- 01011 76)÷01086 24 是填充系数, 随 P 01的变

化取值范围在0～ 1之间。

(4) 当n3≥85◊ ,且P 01> 01098M Pa,则A 0=

016

3. 2　控制信号K1 指令的形成

　　当比较器判断A 值满足喘振条件,发动机进

入喘振时,就输出一个K 1 指令,经延时电路后形

成消喘控制信号,波形见图7。为了防止压气机出

口压力偶然波动而造成消喘系统的不稳定工作,

延时电路对K 1 指令的处理程序是: K 1 指令传送

时,当n2< 85◊ ,延时时间Σ1= (01125±01025) s,

当 n2≥85◊ , 延时时间 Σ1≤0105 s; K 1 指令解除

时,延时时间Σ2= (01225±01025) s。

3. 3　系统工作原理

　　K 1 指令形成后,被分别送往“飞参记录仪”、

“监控警告系统”; 同时,在 n2≥35◊ 时,指令送往

推力自动调节器;在n2≥35◊ 及高度H 1≥2 000 m

或马赫数M a≥0165 时,指令分别送往加力控制

模块、低压压气机导向器叶片转角Α1 控制模块、

断油电磁活门、进气道控制器、起动自动器和最小

加力电磁活门。进入加力控制模块的控制指令,形

成了一个宽度为 4 s的保证加力熄火时加力燃烧

室遭遇点火的指令; 进入 Α1 控制模块的控制指

令,重调n1 换算转速 (约 215◊ ) ,以调整可调叶片

角度Α1; 进入进气道控制器的K 1 指令,调整进气

道斜板,减小进入发动机的空气流量;进入断油电

磁活门的控制指令,使断油电磁活门通电,将计量

活门调到最小供油量状态,将高压压气机导流叶

片调到大的负角度位置,将液压限动的喷管临界

截面积调到大开度位置,并切断向燃烧室供油;到

起动自动器的控制指令,控制燃烧室点火、补氧,

该指令在K 1 指令解除后再保持 (8±116) s (图 7

中 Σ3) ; 如果发动机工作在加力状态,到最小加力

电磁活门的K 1 指令,将加力调到最小加力状态。

当K 1 指令撤消后,进气道斜板、高压压气机导流

叶片、液压限动的喷管临界截面积恢复原来状态;

加力从小加力状态加速到原加力状态[6 ]。

图 7　消喘控制信号

F ig. 7　Contro lling signal fo r su rge elim ination

控制断油电磁活门和最小加力电磁活门的指

令,在K 1 指令连续传送 (115±012) s (图 7中T 1)

后, 会自动解除,此时若喘振条件存在,则经 (015

±012) s (图7中T 2) ,指令会重新接通。

4　系统的保护

　　为保证和提高防喘ö消喘控制系统的工作可
靠性,防止因系统本身及其它部件的不正常而引

发防喘和消喘控制的误动作、危及发动机和飞机

的安全,在防喘和消喘控制电路中考虑了相应的

保护措施,有的前面已提到,主要归纳如下:

(1) 断油电磁活门和最小加力电磁活门的驱

动信号的功率放大器,是由防喘ö消喘功能模块通
过开关电路供电的。当喘振信号器断路故障或传

感器测量器输出小于零或综合电子调节器故障

时,开关电路将切断断油电磁活门和最小加力电

磁活门驱动信号功率放大器的电源,使断油电磁

活门和最小加力电磁活门不能投入工作,以免造

成对发动机正常工作的影响。

( 2) 在喘振信号器的输出偏离实际值,不能

准确提供喘振信息,但又达不到故障条件,为保证

发动机的安全,在系统中引入了低压涡轮后燃气

温度T 4超温信号 (超过限制值50℃)。该信号存在

时,同样条件下,也能产生K 1 指令,控制防喘ö消
喘系统工作。
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(3) 无P 01信号校正时,将喘振条件定义为:

n2 ≥ 85◊ 　,　A 0 = 016

n2 < 85◊ 　,　A 0 = 013

　　 (4) 为了防止因压气机出口压力偶然波动而

造成消喘系统的不稳定工作,分别在K 1 指令传送

和解除时,采取了延时措施,对信号进行确认。

(5) 为保证发动机点火成功并恢复到原来的

稳定工作状态,自动起动器工作到控制指令K 1 或

K 2 撤消后 (8±116) s。

(6) 消喘控制时,如果经过 (5±1) s, K 1 指令

未撤消或断油电磁活门不能断开,通过各执行机

构的工作将使发动机退出消喘状态。

5　结束语

　　上述防喘ö消喘控制系统设计思想已成功应
用于某型新研制发动机的控制系统中。在其科研

试飞、定型试飞过程中,发动机由于其它原因曾出

现喘振异常,当满足喘振判断条件时,消喘控制系

统及时投入工作,有效地保护了发动机的工作安

全。这充分验证了此防喘ö消喘控制系统的有效
性。

　　本文的工作对今后研制其它发动机防喘ö消
喘控制系统具有实用参考价值。
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