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某航空发动机全包线气动稳定性设计方法

刘永泉，施　磊，梁彩云
（中国航空工业集团公司 沈阳发动机设计研究所，沈阳１１００１５）

摘　　　要：根据稳定性基础理论及工程经验，以某型航空发动机为例，按ＧＪＢ／Ｚ　２２４－２００５进行了全包线气

动稳定性设计，并进行了试验验证．研究结果表明：发动机在高空小表速节流状态下风扇和高压压气机的需

用稳定裕度均较大；在发动机包线右边界，风扇需用稳定裕度较大，且基本一致；着陆过程受喷管亚临界影

响，风扇需用稳定裕度较大．因此，这些工况在发动机设计和使用中应重点关注．在发动机气动稳定性设计时

应保证风扇和高压压气机可用稳定裕度大于需用稳定裕度，并留有一定余量．采用的设计方法可以有效地满

足复杂工程研制需求．
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　　先进航空发动机的设计必须在推力大、燃油
消耗率低、发动机质量轻、可靠性高、寿命长和成
本低等要求与气动稳定性之间进行折衷设计，全
飞行包线范围内发动机必须具备有足够的气动稳

定性，具有先进航空发动机设计能力的国家已经
将发动机稳定性作为当代先进航空发动机的三项

战术技术指标（性能、可靠性、稳定性）之一加以贯
彻．因此，在我国先进航空发动机的研制阶段开展
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全包线气动稳定性设计方法研究具有很重要的理

论意义和工程应用价值．
从２０世纪６０年代开始，美、欧等国家就认识

到：进气道气流畸变是降低配装燃气涡轮发动机
的飞机可操纵性的重要因素．开始重视发动机稳
定性设计及其评定技术，并投入了大量的人力和
财力开展研究工作．由美国和英国１６家飞机、发
动机厂商和政府研究机构组成了Ｓ－１６技术委员
会，旨在研究进口流场畸变引起的进气道／发动机
相容性问题．先后发布了 ＡＲＰ－１４２０［１］，ＡＩＲ－
１４１９［２］，ＡＲＤ－５００１５［３］等标准，建立了进气道与发
动机相容性准则，并阐明了一种关联涡轮发动机
压气机气动稳定性的方法．这些评定标准很快成
为美国和欧洲的通用规范，以多种形式被用于各
种以涡轮发动机为动力的飞行器设计中．使得进
气道、发动机部件和整机试验，从设计、试验整个
过程具有了系统而规范的研究、试验和评定方法，
其技术目前已相当成熟．
俄罗斯气动研究所、中央航空发动机研究院

以及留里卡设计局、克里莫夫设计局共同研究，开
展了大量的试验研究工作，并颁布了相应的选择
和检查航空燃气涡轮发动机气动稳定性的总的技

术要求标准，为俄罗斯的飞机、发动机设计部门共
同遵守和使用，其目的是将稳定性评定贯穿于动
力装置寿命循环的各个阶段之中，以保证有进气
畸变时发动机仍能稳定工作．
国内稳定性研究开始于上世纪８０年代中后

期，最初引进了美国的ＡＲＰ１４２０和ＡＩＲ１４１９，组
织消化吸收，于１９９４年编写并发布了国家军用标
准《航空涡喷和涡扇发动机进口总压畸变评定指
南》（ＧＪＢ／Ｚ　６４－１９９４）［４］，但受国内试验条件和设
计经验的限制，该指南一直未得到工业部门的广
泛采纳．到上世纪９０年代中后期，通过开展对俄
科学技术合作，建立了插板式进气总压畸变发生
器、燃烧氢气的总温畸变发生器等关键设备，并引
进了进气畸变和过渡态仿真软件，逐步开始了国
内稳定性评估试验的探索，积累和总结了试验数
据和工程经验，于２００５年发布了国家军用标准
《航空燃气涡轮发动机稳定性设计与评定指南》
（ＧＪＢ／Ｚ　２２４－２００５）［５］，该指南已成为国内航空发
动机气动稳定性设计和评定的重要依据［６］．

１　稳定性设计方法在某型发动机中
的应用分析

　　影响发动机气动稳定性的因素很多，外部扰

动主要是进气畸变，包括总压畸变、总温畸变、平
面波和雷诺数的影响．发动机内部因素主要包括：
过渡过程、加力通断、提取功率和引气等．另外，还
有生产偏差、性能恶化、控制容差、过渡态非定常
热等因素［７－８］．
在发动机方案设计阶段，稳定设计过程主要

利用补偿各个降稳因子的局部需用稳定裕度的方

法，确定风扇和压气机的需用稳定裕度，作为发动
机气动稳定性设计的依据．工程验证阶段开展部
件试验确定风扇／压气机的畸变敏感系数、稳定裕
度、畸变的传递等，对方案进行初步验证，开展整
机进气畸变试验、高空台试验等精确确定降稳因
子的影响和整机环境下的差异．使用评估阶段通
过试飞验证整个设计方案的可行性．
某型发动机在方案设计阶段依据国家军标准

ＧＪＢ／Ｚ　２２４－２００５，进行了稳定性设计方法的应用，
并对该设计方法进行了工程验证阶段和使用评估

阶段的验证．本文主要介绍该发动机稳定性设计
和验证情况．

１．１　计算方法

目前，国内主要使用 ＳＴＡＲＣＯＭ 或 ＥＳＡ
（ｅｎｇｉｎｅ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ａｎａｌｙｓｉｓ）软件对进气总压、总温
畸变对发动机整机稳定性的影响进行计算分析和

研究［９－１０］；采用 Ｗａｓｓｅｌｌ方法对部件特性进行雷诺
数修正［１１－１４］；采用发动机过渡态模型对过渡过
程、加力通断等对风扇、高压压气机稳定裕度进行
评估［１５］；采用整机稳态性能计算模型研究提取功
率、引气、雷诺数等对发动机气动稳定性的影响．
其余因素研究较少，尚无工程可用的计算评估方
法，一般采用国军标推荐统计值加以考虑．
依据文献［５］确定稳定性评估状态点，选取６

个典型评估点

１）起飞状态，发动机为全加力状态，重点研
究进气畸变、提取功率和加速过程．
２）着陆状态，发动机为节流状态，重点研究
进气畸变、提取功率和加速过程．
３）飞机在最大高度以最小速度飞行，发动机
功率为节流状态，重点研究雷诺数、提取功率、进
气畸变以及减速过程．
４）在地面以最大气动负荷飞行状态，发动机
功率为全加力状态，重点研究加力加速过程、加力
切断等．
５）最小高度上以最大速度飞行的状态，发动
机功率为全加力状态，重点研究加力加速过程、加
力切断和进气畸变等．

３６４２
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６）最大高度上以最大速度飞行的状态，发动
机功率为全加力状态，重点研究加力加速过程、加
力切断和进气畸变等．

１．２　稳定裕度计算分析

采用１．１节介绍的计算方法，以某型航空发
动机为例，按文献［５］确定的６个评估点对风扇和
高压压气机各主要降稳因素逐个进行量化分析，

得出了某型发动机各主要评估状态的需用稳定裕

度，计算结果详见表１～表２．计算时，风扇进口综
合畸变指数按９％考虑；风扇压力畸变传递系数
按６７％考虑；发动机全加力状态未考虑过渡态影
响；仅在高压压气机考虑了温度畸变；压气机引气
量按实际工况分别考虑；功率提取按固定值考虑；
随机因子按均方根之和考虑．

表１　风扇降稳因子对发动机稳定裕度的影响

Ｔａｂｌｅ　１　Ｄｅｓｔａｂｉｌｉｚｉｎｇ　ｆａｃｔｏｒｓ　ｏｆ　ｆａｎ　ｅｆｆｅｃｔ　ｔｏ　ｅｎｇｉｎｅ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｍａｒｇｉｎ

降稳因子 状态１ 状态２ 状态３ 状态４ 状态５ 状态６

风扇压力畸变 ９　 １３．７　 １３．５　 １３．７　 １３．７　 １３．７

温度畸变

雷诺数 ５

发动机过渡态 ４．０　 １．２

加力燃烧室 ２　 ３　 ３　 ３

４００ －０．７

压气机引气量／（ｋｇ／ｈ）
１　０００ －０．３１ －０．５

２　０００ －０．０８ －０．３

３　０００ －０．３

提取功率／ｋＷ　 ２００　 ０．２８　 １　 ３．５　 ０．３　 ０．２　 ０．６

高度／速度 ５

生产偏差 １．３　 １．３　 １．３　 １．３　 １．３　 １．３

非定常热状态 ０．５

寿命老化 ０．５　 ０．５　 ０．５　 ０．５　 ０．５　 ０．５

控制容差 １．１　 １．１　 １．１　 １．１　 １．１　 １．１

随机因子影响总裕度 １．８４　 １．７７　 １．７７　 １．７７　 １．７７　 １．７７

需用稳定裕度 １３．０４　 ２５．１６　 ２４．２７　 １８．４７　 １８．３７　 １８．５７

表２　压气机降稳因子对发动机稳定裕度的影响

Ｔａｂｌｅ　２　Ｄｅｓｔａｂｉｌｉｚｉｎｇ　ｆａｃｔｏｒｓ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｅｆｆｅｃｔ　ｔｏ　ｅｎｇｉｎｅ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｍａｒｇｉｎ

降稳因子 状态１ 状态２ 状态３ 状态４ 状态５ 状态６

压气机压力畸变 ４．５　 ６．３　 ６．３　 ６．３　 ６．３　 ６．３

温度畸变 １．５　 １．５　 １．５　 １．５　 １．５　 １．５

雷诺数 ３

发动机过渡态 ２．９　 ４

加力燃烧室 １　 １　 １　 １

４００ －１．６

压气机引气量／（ｋｇ／ｈ）
１　０００ －０．７８ －１．５５

２　０００ －０．５８ －０．７８

３　０００ －０．９９

提取功率／ｋＷ　 ２００　 ０．２８　 １．１　 ４．７　 ０．３　 ０．４　 １．３
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续表

降稳因子 状态１ 状态２ 状态３ 状态４ 状态５ 状态６

高度／速度

生产偏差 １．３５　 １．３５　 １．３５　 １．３５　 １．３５　 １．３５

非定常热状态 １

寿命老化 １　 １　 １　 １　 １　 １

控制容差 １．１５　 １．１５　 １．１５　 １．１５　 １．１５　 １．１５

随机因子影响总裕度 ２．２７　 ２．０４　 ２．０４　 ２．０４　 ２．０４　 ２．０４

需用稳定裕度 ８．９７　 １３．０６　 １９．９４　 １０．１５　 １０．４６　 １０．５９

　　从分析结果看，发动机在高空小表速节流状
态风扇和高压压气机的需用稳定裕度均较大，发
动机设计和使用中应重点关注．在发动机包线右
边界，风扇需用稳定裕度均较大，且基本一致．着
陆过程受喷管亚临界影响，风扇需用稳定裕度均
较大．发动机气动稳定性设计应保证风扇和高压
压气机稳定裕度大于需用稳定裕度，并留有一定
余量．具体余量的大小根据风扇和高压压气机自
身设计特点以及发动机推力需求决定．

１．３　试验验证

试验分为部件试验、整机试验．
１）部件试验：风扇、高压压气机均匀流场和
畸变流场的试验，获得了风扇的畸变敏感系数、风
扇的畸变传递系数、高压压气机的畸变敏感系数，
并获得了各主要转速下风扇和高压压气机的均匀

流场和畸变流场的部件特性．设计计算结果与部
件试验结果基本吻合．
２）整机试验：通过整机地面台架插板试验，
获得了发动机各主要转速状态的临界畸变指数，
过渡过程临界板位，并验证各种可调机构对发动
机稳定性的影响．设计分析计算的进气畸变、过渡
过程及部件试验结果等得到整机环境下的验证．
风扇和压气机经过验证的可用稳定裕度与需用稳

定裕度对比见图１和图２．

图１　风扇可用稳定裕度与需要稳定裕度对比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｆａｎ　ａｔ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｍａｒｇｉｎ

ａｖａｉｌａｂｌｅ　ａｎｄ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ　ｍａｒｇｉｎ　ｒｅｑｕｉｒｅｄ

图２　高压压气机可用稳定裕度与需要

稳定裕度对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ａｔ　ｓｔａｂｉｌｉｔｙ
ｍａｒｇｉｎ　ａｖａｉｌａｂｌｅ　ａｎｄ　ｒｅｑｕｉｒｅｄ

１．４　使用情况评估

通过试飞对发动机气动稳定性和进发匹配等

进行评估，评估项目包括：机动特技、加力通断、推
力瞬变、应急切加力、静升限、慢车等速下滑、进气
道调节与发动机匹配性等科目试飞．试飞中出现
过高空小表速节流状态发动机喘振，以及飞机在
跨声速附近时，发动机在低流量状态喘振的问题．
这些问题基本为进气道低流量工况的进气道／发
动机相容性问题，这在整机稳定性评估过程中受
评估点的限制，部分未能得到充分考虑．通过对空
中裕度不足点应用几何扩稳等措施，这些问题都
迅速得到了解决．

２　设计评估方法分析

２．１　雷诺数影响

目前国内受试验条件限制，尚无法开展低雷
诺数对压气机及涡轮特性影响的深入试验研

究［１６］，计算方法借用了国外上世纪６０年代发布
的经验公式和统计曲线，对先进的三代航空发动
机是否适用尚缺少试验依据．国内通过高空台试
验开展了低雷诺数对发动机影响研究，但目前开
展此类试验研究发动机样本较少．
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２．２　低转速风扇畸变敏感系数

低转速下风扇部件畸变试验获得的畸变敏感

系数与整机插板试验结果有明显的差距，这可能
是由于风扇畸变试验在低转速下进口畸变偏小，
并没有对风扇逼喘产生的．另外，整机试验和部件
试验环境条件的不同也可能带来一定的差别，具
体需要重新试验进行验证．

２．３　提取功率和引气量值

飞机的功率提取和引气对发动机稳定性影响

较大，尤其在高空小表速状态以及发动机低转速
状态．但目前飞机无法准确提供包线内提取功率
和引气量值．因此，给发动机稳定性评定也带来了
不确定因素．

２．４　进气畸变评估标准

目前对某型机稳定性设计的各评定点，进气
总压畸变均按进口综合畸变指数９％考虑，如果
飞机进气道设计能够保证飞行包线内其出口综合

畸变指数不大于９％，那么考虑实际的飞机使用
情况，部分选择的评定点总压畸变不会达到综合
畸变指数９％．这样进行稳定性评定指标偏严格，
会损失部分发动机性能．按欧美稳定性研制体系，
飞机设计部门应提供评定点流场畸变图谱以便发

动机进行稳定性设计和评估，可以有效实现性能
和稳定性的折衷．

２．５　降稳因素的数据库

国内对需要统计研究的发动机降稳因子，如：
生产偏差、性能恶化、控制容差、过渡态非定常热
等因素研究较少，尚未建立工程可用的数据库，目
前设计过程此类因素均采用国军标推荐统计值考

虑，这将降低稳定性设计的精度．

３　结论与展望

目前，某型航空发动机全包线气动稳定性设
计工作是依据ＧＪＢ　Ｚ２２４－２００５开展的，并在该型
航空发动机全过程研制中得到验证，此种设计方
法可以有效地满足复杂的工程研制需求，为风扇
和压气机气动稳定性设计提供依据，为整机环境
下风扇和压气机气动稳定性评估提供手段，并为
发动机喘振故障的快速识别提供技术帮助．
受国内基础试验和使用经验有限的限制，该

类方法在工程应用中也遇到具体的实际难点，研
究内容和评定手段尚未形成体系．为此提出发动
机气动稳定性发展提出３点展望．
１）完善我国的航空发动机稳定性设计体系，

加强基础理论、软件和数据库等设计工具的研究，
提高设计精度和研究工作的系统性，并加速发动
机气动扩稳技术及稳定性主动控制技术的基础理

论和工程应用研究，保证利用这些技术储备，可以
满足下一代飞机对先进航空发动机的需求．
２）建立符合国情的完整的航空发动机稳定
性评定体系，深入研究评定点的选择依据，积极探
索部件和整机试验的研究内容和试验方法，形成
国内各航空发动机研制单位共同遵守的分阶段、
分层次逐步降低气动稳定性不确定因素的评估项

目和方法．
３）建议成立专门的气动稳定性学术机构，联
合国内高校和研究院所，加大基础理论和基础试
验的研究力度，紧密结合工程研制，对理论和方法
进行验证，并规划我国稳定性评估体系的中长期
发展思路．
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