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航空发动机消喘控制系统设计与试验
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摘　　　要：研究了航空发动机消喘控制系统的设计方法、航空发动机逼喘试验方法、消喘控制器在回路的

数字仿真，并在发动机台架和飞行台上进行了发动机消喘控制系统的试验验证．试验结果表明：通过有效的控

制器在回路的数字仿真试验，可以优化控制参数，设计一套可靠的发动机消喘控制系统．
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符号表

Ｎ２ｈｓ 发动机高压相对换算转速（％）

Ｎ２ 发动机高压相对转速（％）

Δｐｃｋ 压差式喘振压力传感器输出信号（Ｖ）

Δｐｃｋｄｃ 压差式喘振压力传感器输出信号的直

流分量（Ｖ）

Δｐｃｋａｃ 压差式喘振压力传感器输出信号的脉

动交流分量有效值（Ｖ）

Ｋ１ 消喘指令信号（Ｖ）

Ｖｐｃｋ 喘振差压测试压力信号（Ｐａ）

ｍ３ 控制燃油电磁阀信号（Ｖ）

Ａ 压差式喘振传感器压差信号脉动交流

分量与平均分量之比

Ｈｂ 高度

　　为了保证航空发动机在全包线范围内稳定可
靠工作，人们在追求发动机高性能的同时，必须充

分考虑发动机在各种工况下的稳定裕度．航空发
动机的风扇和压气机的喘振裕度是影响发动机稳
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定工作的关键因素．通常要考虑进气畸变、温度畸
变、高空雷诺数、恶劣的天气条件、过渡态工作等
各方面的影响．一般航空发动机的设计要留有

１７％～２０％的喘振裕度．尽管这样，在遇到一些预
想不到的工作状态或极端的飞行条件下，如：发射
武器、过机动飞行、恶劣天气等情况时，发动机也
会发生失速或喘振，引起发动机的不稳定工作，甚
至造成发动机的停车或损坏事故．为此，航空发动
机工程师们一方面努力提高发动机的喘振裕度，
另一方面努力研制航空发动机防喘和消喘控制系

统［１－５］．如俄罗斯的 ＡЛ－３１Ф和РД－３３等发动机
都设计和研制了完备的发动机防喘和消喘控制系

统［６－７］．根据航空发动机的气动特性，选择不同的
消喘装置和合适的控制器参数是非常必要的．本
文通过航空发动机消喘控制系统的数字仿真和发

动机试验，探索了发动机消喘控制系统的设计和
研制方法．

１　航空发动机消喘控制系统的组成
和工作原理

　　通常航空发动机的消喘控制系统由喘振传感
器、消喘控制器和执行机构三个部分组成．这种系
统也称为主动式防喘系统．（见图１）

图１　 发动机的消喘控制系统图

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ｓｕｒｇｅ　ｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌ（ａｃｔｉｖｅ　ｓｕｒｇｅ　ｃｏｎｔｒｏｌ）ｓｙｓｔｅｍ

喘振传感器：该系统首先需要具有感受发动
机失速或喘振特征的能力．通常消喘控制系统感
受压气机出口压力．有几种类型的压力传感器可
供选择，如静压式喘振压力传感器、压差式喘振压
力传感器、高精度高响应压力传感器等．
消喘控制器：可以是单独的控制器，也可以是

与发动机控制器综合为一体；可以是模拟式电子
控制器，也可以是数字式电子控制器，目前一般不
采用液压机械控制器．
执行机构：消喘控制系统通常采用具有快速

响应的作动器［８］，适当开启放气活门、关小风扇进
口导流叶片角度、关小压气机导流叶片角度、放大
喷口、重调发动机进气道、瞬时切油等方式扩大发
动机的喘振裕度，从而达到消喘的目的．可以是单
独的执行机构，也可以是组合到主燃油调节器中．
本文试验研究的消喘控制系统选用了压差式

喘振压力传感器、综合电子调节器和主燃油泵调
节器组成的消喘控制系统［１０］，试验研究表明该系
统满足航空发动机消喘控制系统的使用要求．
航空发动机消喘控制器的工作原理见图２．

图２　消喘控制器原理图

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ａ　ｓｕｒｇｅ

　　ｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ　ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

从喘振压力传感器输入的压差信号 Δｐｃｋ经
整形后进入低通滤波电路，该低通滤波电路截止
频率初始设计为２１０Ｈｚ．信号经低通滤波电路
后，分别通过滤波放大电路和高通滤波电路．通过
滤波放大电路取出其直流分量Δｐｃｋｄｃ，通过高通
滤波电路滤去无用的低频信号，生成脉动交流分
量Δｐｃｋａｃ，该高通滤波电路截止频率初始设计为７
Ｈｚ．与前一级的低通滤波电路组成带通滤波．带
通滤波器的特性见图３．直流分量Δｐｃｋｄｃ和脉动交
分量Δｐｃｋａｃ到Ａ值比较电路，检测出Ａ值，其近似
计算公式如式（１）

Ａ＝Δｐｃｋａｃ／槡２Δｐｃｋｄｃ （１）

　　当发生喘振，Ａ值达到一定值后（原设计发动
机高压相对转速Ｎ２＜８５％，门限值Ａ０＝０．３；当
Ｎ２≥８５％，Ａ０＝０．６），电路输出脉冲信号，控制下
一级电路发出消喘指令．通过调整Ａ值生成电路
可改变Ａ 的门限值．扩展电路保证消喘信号的连
续发送，同延时电路一起实现发动机喘振时要求
的延时时间（原设计消喘指令发送时，当 Ｎ２＜
８５％ ，延时时间τ１＝（０．１２５±０．０２５）ｓ，当Ｎ２≥
８５％ ，延时时间τ１＝０．０５ｓ；消喘指令解除时，延
时时间τ２＝（０．２２５±０．０２５）ｓ．调整扩展电路和

５０２
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延时电路可改变扩展电路的扩展宽度（若喘振时
间很短，Ａ值生成电路发出的脉冲信号窄，未超过
要求发出消喘指令的延时时间，消喘指令就不会
发出，通过调扩展电路的扩展宽度，可满足喘振时
间比较短时，可发出消喘指令）．

图３　带通滤波器的特性

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂａｎｄ－ｐａｓｓｉｎｇ　ｆｉｌｔｅｒ

当发动机喘振时，压差式喘振压力传感器检
测到高压压气机后的脉动信号，消喘控制系统计
算出Ａ值，若Ａ值超过了消喘控制系统设定的门
限值，并满足延时条件，则消喘控制系统发出指令
使执行机构工作，扩大发动机的喘振裕度，消除发
动机的不稳定状态，随后按照规定的遭遇加速程
序恢复到发动机油门杆给定位置的工作状态．

２　航空发动机逼喘方法的研究

为了获得航空发动机在不同工作状态下的发

动机喘振特性，通常采用压差式喘振传感器测量
高压压气机出口脉动压力，受感部一般安装在高
压压气机末级导流叶片流道之间或燃烧室头部扩

散段前端（但要避开导流叶片尾迹的干扰区）．不
管是发动机的风扇或高压压气机的任何部位首先

出现失速而导致发动机喘振，气流的压力脉动都
会传至高压压气机出口部位，又因气流的压力波
传递速度很快（毫秒级），不会因为感受压力脉动
信号的滞后而影响消喘控制系统的消喘性能．
常见的涡轮风扇发动机的逼喘方法如下［１１］：

１）发动机进口安装插板逼喘（低压逼喘）．在
发动机进口安装可移动的插板，插板的形状可以
是直板形或月牙形，使用专用地面设备控制，步进
式推进．同时在发动机进口测量进气压力场，计算
气流的综合畸变指数珨Ｗ（亦称畸变度）．当发动机
进入喘振时，通过地面设备能用手动或自动快速
退出插板，避免喘振状态的持续．见图４．
综合畸变指数珨Ｗ 的计算公式为

珨Ｗ ＝Δσ０＋ε （２）

图４　插板进气畸变试验装置示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｄｅｖｉｃｅ　ｗｉｔｈ

　　　ａ　ｍｏｖａｂｌｅ　ｐｌａｔｅ　ｆｏｒ　ｅｎｇｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

式中Δσ０ 为稳态周向总压畸变指数；ε为面平均
湍流度．
２）开大高压压气机进口导流叶片角度α２ 逼
喘（高压逼喘）．采用地面电调装置（开大α２ 角度
的放油电磁阀手动装置）控制α２ 角度步进开大．
在发动机某一转速下，当α２ 角度开大到一定数值
时，发动机进入喘振，地面装置能用手动或自动快
速恢复α２ 角度的正常调节规律，避免喘振状态的
持续，恢复正常控制．这种方法一般只能在发动机
高压相对换算转速Ｎ２ｈｓ≤９３％状态下进行，因为
在高状态时，即使α２ 开到最大，发动机也不会失
速、进喘．
３）用火风洞进行温度畸变逼喘［１２］．使用专
用的温度畸变设备（火风洞），可以造成发动机进
口的瞬时温度畸变．火风洞是一种能在借助控制
燃烧喷射的氢气来产生发动机进口畸变的一种设

备．其热扰动参数指标为：进口温升 ΔＴ＝２８３～
３７３Ｋ，温升率ｄＴ／ｄｔ＝２０～５　０００Ｋ／ｓ，热扰动区
域角度Φ＝６　０°～３　６　０°，连续热扰动时间ｔｂ＝
０．３～１．５ｓ．同时测量发动机进口温度场，计算发
动机进口相对平均温升（δＴ）值．发动机进口相对
平均温升计算如式（３）

δＴ＝ （Ｔａ－Ｔｈ）／Ｔｈ （３）
式中Ｔａ为发动机进口温度场的平均温度值；Ｔｈ
为环境温度．
４）收小喷口逼喘．利用地面电调装置，在发
动机加力状态下收小喷口，致使风扇首先进入失
速、喘振，进而发动机失稳进喘．进喘后，通过地面
电调装置能用手动或自动快速退出控制，恢复喷
口的正常控制．
５）燃烧室喷水逼喘．这种逼喘方法要改装发
动机，在主燃烧室内加装若干个喷水喷嘴，适当改
小高压涡轮导向器面积．利用专用地面喷水设备
控制喷水量，造成高压压气机出口堵塞，达到逼喘
目的．这种方法的发动机改装不改变风扇和高压
压气机的结构，不影响整机的喘振特性，同样可以

６０２
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用来评定发动机和消喘控制系统的消喘特性．
６）燃烧室燃油急增逼喘（瞬态逼喘）．在燃烧
室供油总管上附加一路供油路，使用专用的高压
油箱通过电磁阀控制一股定量的高压燃油瞬时急

增，造成发动机失速、进喘．
７）加大加速供油量逼喘．通过大幅度调整发
动机的加速供油量，在发动机推加速性时使发动
机进喘．这种试验必须在消喘控制系统已经能可
靠工作的条件下进行，并且加速供油量的调整应
该渐进增加．
８）发射模拟火箭弹逼喘．在发动机进口安装
带模拟火箭弹的发烟环，当点燃装有一定量火药
的模拟火箭弹时，发烟环排出的烟火被发动机吸
入，模拟导弹发射时的尾气影响，造成发动机失
速、喘振．
９）发动机逼喘试验．为了获得航空发动机喘
振时的典型的高压压气机出口压力脉动参数，采
用上述的１），２）两种方法对发动机进行了逼喘试
验，测取了发动机在Ｎ２ｈｓ＝８０％和８５％时的ｐ３１ｓ
（压气机出口处静压，１００ｋＰａ），Ｖｐｃｋ（１００ｋＰａ），消
喘指令信号Ｋ１，ｎ２（发动机高压转速，ｒ／ｍｉｎ），ｍ３
等参数，为研究消喘控制系统提供了真实可靠的
数据．见图５和图６．

图５　发动机在Ｎ２ｈｓ＝８０％转速时，采用α２ 逼喘

仿真测试曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｏｒｃｅｄ　ｓｕｒｇｅ

ｗｉｔｈα２ａｔ　Ｎ２ｈｓ＝８０％

３　消喘控制器在回路的数字仿真
试验

３．１　消喘控制系统数字仿真试验

要得到一个性能优良的发动机消喘控制系

统，就必须深入研究和确定消喘控制器（发动机综

图６　发动机在Ｎ２ｈｓ＝８５％时，采用插板逼喘测试曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｔｅｓｔ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｆｏｒｃｅｄ　ｓｕｒｇｅ　ｗｉｔｈ

ａ　ｍｏｖａｂｌｅ　ｐｌａｔｅ　ａｔ　Ｎ２ｈｓ＝８５％

合电子调节器）的控制参数．在实验室搭建一个消
喘控制器在回路的数字平台，进行了系统的数字
仿真试验．控制器的信号输入是在发动机台架逼
喘试验中由ＶＩＳＩＯＮ高速数据采集装置记录的发

动机喘振压力脉动信号（每秒５　０００点），经数模
转换（Ｄ／Ａ）板将数字信号变成模拟量，模拟喘振
传感器信号输出信号输入到消喘控制器．
消喘控制器由滤波、比较、延迟、放大、输出等

电路组成（见图２）．控制器中的各参数的选取决
定了控制器能否准确识别发动机的喘振特征，及
时发出消喘指令给执行机构，正确执行消喘动作，
达到消除发动机喘振的目的；同时又不能把发动
机正常工作中（稳态和过渡态、接通加力以及各种
干扰）信号误作为喘振信号来发出消喘指令，使发
动机正常工作受到干扰．
仿真试验中对综调喘振通道电路特性进行了

认真分析，对原电路设计思路有了更深刻的认识，

通过对电路中的滤波特性、喘振门限值、Ｋ１ 指令
输出延迟特性等参数在原电路上进行调整，采用
多种方案对比分析，找到原来系统工作不可靠的
原因，确定出了适合航空发动机喘振特性的消喘
控制器工作参数．

３．２　数字仿真试验结果和分析

通过多次试验，确定改进后消喘控制系统的
工作参数如下：

１）压差式喘振压力传感器量程为１０～３３０
ｋＰａ替代了原量程为２２０ｋＰａ喘振传感器，在３８０
ｋＰａ的范围内，均具有良好的线性特性，最大限幅
压力为４２０ｋＰａ．
２）喘振测量电路带宽：３～１６６Ｈｚ（原设计为

７０２
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７～２１０Ｈｚ）．
３）消喘控制系统门限Ａ 值在全转速范围内
均为０．２５．
４）Ｋ１ 指令发出的延迟时间为１０ｍｓ．
通过数字仿真试验也分析出了原消喘控制系

统有时在发动机喘振时发不出消喘指令的原因：
统计数据分析表明，发动机喘振具有多样性的特
征，在不同工况下，或表现为渐进型喘振、或表现
为突变型喘振．突变型喘振时，发动机出口压差信
号表现为单个或多个具有间断性特征的周期波

（见图７）；发动机喘振产生多个波形时，相邻两个
喘振波形的时间间隔约在０．１６～０．６２５ｓ之间，消
喘电路把这种间断性特征的周期波滤掉了，不能
发出消喘指令．另外，仿真试验中发现发动机的喘
振频率分布在５～２０Ｈｚ的范围内，原系统中的低
频截止频率为７Ｈｚ，把低频喘振信号衰减了，造
成系统漏报低频的发动机喘振．

３．３　发动机失速／喘振特征工程数学模型

分析压气机不稳定工作信号表明：压气机出
口不稳定流动的共同特点是压力脉动，同时具有
相对固定的频率，所以在工程上通常用相对脉动
幅值和脉动频率来表征压气机气动失稳特性．一
般情况下，压气机不稳定过程的物理现象与压气
机特性相关，压气机特性越陡，压气机不稳定工作
以喘振形式出现的可能性就越大，压气机特性越
平坦，压气机不稳定就越有可能以旋转失速形式
出现，压气机喘振强度与发动机的结构形式有关．
对不同结构和尺寸的发动机不稳定统计特征参数

如表１［１３］．

表１　不同结构和尺寸的发动机不稳定统计特征参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ　ｆｅａｔｕｒｅｓ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ　ａｎｄ　ｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ

失稳类型 失稳频率／Ｈｚ 相对脉动变化幅度

喘振 ５～３０　 ０．３～０．９

旋转失速 ２０～１３０　 ０．２～０．４

航空发动机气动失稳特征可以归纳为如下数

学模型来表示：

∑Ｅ＝∫
ｔ

０
（ｐａｃ－Ａ０ｐｄｃ）ｄｔ （４）

式中∑Ｅ为失稳能量幅度累加变量；ｐａｃ为脉动
压力信号的交流分量有效值；ｐｄｃ为脉动压力信号
的直流分量；Ａ０ 为失稳门槛限制值；ｔ为失稳积分
时间．

当式（４）中的（ｐａｃ－Ａ０ｐｄｃ）小于零时，其值自
动赋零；否则在接下来的ｔ时间段内进行积分．

当∑Ｅ值高于某一设定的常量时，就可确
定发动机内部气流出现了不稳定现象．图７为利
用此模型提取发动机喘振特征过程的示意图．当
消喘控制系统检测到的Ａ值一旦超过设定的Ａ０
值时（图７中左边竖线处），在ｔ时间内（或大部分

时间内），检测到的Ａ值均大于Ａ０，由于∑Ｅ大
于某一设定的常量，因此系统会发出Ｋ１ 信号（对
应右边竖线处）．消喘指令信号 Ｋ１ 能否输出与

∑Ａ密切相关，用∑Ｅ参数来控制Ｋ１ 的输出，

可以有效地抑制干扰信号，提高系统的可靠性．ｔ
值的大小与发动机喘振频率范围和Ａ０ 有一定的
对应关系．

图７　发动机喘振特征提取示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ｓｕｒｇｅ

ｆｅａｔｕｒｅ　ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

对不同的航空发动机，只需改变Ａ０ 和ｔ，就
可满足对气动失稳测控的要求；对同一发动机有
多个（Ａ０，ｔ）组合，满足失速／喘振测控的要求，需要
在均衡实时性和可靠性这两个指标的基础上，进行
优化．
关于气动失稳特征工程数学模型的几点说明：

１）设置不同的Ａ０值，可以实现分级报警功能；

２）通过计算（∑Ｅ，Ｔ，Ｈｉｂ）特征组合参数
（Ｔ为失稳持续时间），并结合消喘指令，可以控制
或产生较为灵活的消喘切油时序并进行分级控

制，以确保消喘过程中发动机推力损失最小；

３）通过内嵌多分支检测程序，可以实现对不
同发动机失速／喘振的检测、预报和控制．
值得注意的是，很多资料均将失稳积分时间

ｔ理解成物理延迟时间，这会对气动失稳测控技
术研究形成误导．

８０２
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４　消喘控制系统有效性的试验验证

通过数字仿真试验改进后的消喘控制系统，
重新研制了喘振传感器和喘振控制器，安装到发
动机台架进行试验验证，并在飞行台上进行了飞
行试验验证．
在试验中曾发现喘振传感器的安装接头有漏

气现象，造成Ｖｐｃｋ的测量参数失真（见图８）．在稳
态测量中，少量的漏气不会影响Ｖｐｃｋ的准确度；但
在发动机喘振动态过程中，漏气问题会造成Ｖｐｃｋ
的波峰波谷扁平，Ａ值减小，不能正确反映发动机
的喘振特性．同时应注意到，漏气现象在试车过程
中很难检测（漏油现象一般在慢车检查中容易发
现）．为了改善密封性，改进了压差式喘振压力传
感器的接头形式，由锥形接头改为锥球形接头，并
设法在发动机工厂试车中增加检查接头密封检查

项目．

图８　发动机在Ｎ２ｈｓ＝８５％，不漏气和漏气的情况下，

采用插板逼喘测试波形对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｆｏｒｃｅｄ　ｓｕｒｇｅ　ｔｅｓｔ　ｗａｖｅｆｏｒｍ

ｗｉｔｈ　ａ　ｍｏｖａｂｌｅ　ｐｌａｔｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｔｗｏ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ｌｅａｋａｇｅ　ａｎｄ　ｎｏｎ－ｌｅａｋａｇｅ　ａｔ　Ｎ２ｈｓ＝８５％

在试车中对消喘执行机构（主燃油泵调节器）
进行了调整，按发动机消喘需要对α２ 角度、喷口
直径和断油节流嘴做了相应的调整，以达到既能
扩大发动机的喘振裕度，短时消喘，又能不使发动
机的状态降低的太多（因而推力也不会降低的太
多）．采用上述措施，用改进的消喘控制系统进行
了发动机地面台架和飞行台空中插板逼喘试验，
验证了改进的消喘控制系统的有效性和可靠性，
见图９与图１０．在图１０中，油门杆位置保持不
变，发动机进喘后在消喘控制系统作用下，又很快
恢复到原始状态，由于采用的是固定插板，其产生
的畸变流场足以使发动机再次进入喘振，此时如
果不将油门杆拉下，发动机将会进入进喘、消喘的

循环中．这表明：在空中，消喘控制系统工作正常．

图９　加力状态下插板逼喘和参数测试波形

Ｆｉｇ．９　Ｗａｖｅｆｏｒｍ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ｆｏｒｃｅｄ　ｓｕｒｇｅ

　　　ｔｅｓｔ　ｗｉｔｈ　ａ　ｍｏｖａｂｌｅ　ｐｌａｔｅ　ａｔ

　　　ａｆｔｅｒ－ｂｕｒｎｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图１０　空中消喘验证过程动态参数测试波形

Ｆｉｇ．１０　Ｄｙｎａｍｉｃ　ｐａｒａｍｅｔｅｒ　ｗａｖｅｆｏｒｍｓ　ｄｕｒｉｎｇ

　　　ｔｈｅ　ｔｅｓｔ　ｏｆ　ａ　ｓｕｒｇｅ　ｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ

　　　ｃｏｎｔｒｏｌ　ｓｙｓｔｅｍ　ｉｎ　ｆｌｉｇｈｔ

从现有测得的波形和数据来看，在发动机单
个喘振波形的下跳沿附近，消喘控制系统就已检
测出失稳特征，并发出消喘指令．在信号分析上，
具有连续或间断的多个失稳波形可以分解为具有

不同相位失稳波形的叠加，改进后消喘控制系统
具有更宽广的应用范围．

５　结　论

本文可以得出如下结论：

１）无论是地面还是空中，一旦发动机发生喘
振，通过数字仿真优化设计确定的消喘控制系统
能快速检测出发动机失稳特征，并发出消喘指令
信号．
２）在进口畸变进口流场条件下，消喘控制系
统在地面试验和空中飞行过程中，未出现误报和

漏报现象．
３）消喘控制系统恢复时间约在８ｓ左右，恢
复过程中空中发动机掉转的相对幅度要低于地

面，能满足发动机的要求［１３］．

９０２
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４）随着飞行高度的增高，发动机喘振首发部
位没有变化，喘振频率有变大的趋势．
综上所述，通过数字仿真确定的消喘控制系

统工作可靠，实时性强，能够满足发动机在地面和
空中失稳测控的需要，改进后消喘控制系统具有
更宽广的应用范围．
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