
第３５卷 第６期

２０２０年 ６月

航空动力学报

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犃犲狉狅狊狆犪犮犲犘狅狑犲狉

Ｖｏｌ．３５ Ｎｏ．６


Ｊｕｎ．２０２０

文章编号：１０００８０５５（２０２０）０６１１３１０９　　　　　　　　犱狅犻：１０．１３２２４／ｊ．ｃｎｋｉ．ｊａｓｐ．２０２０．０６．００２

基于压气机出口静压变化率的

喘振检测方法

王玉东

（中国航空发动机集团有限公司 商用航空发动机有限责任公司，上海２００２４１）

摘　　　要：采用机载测量的压气机出口静压和转子转速等参数，建立了基于一阶和二阶变化率的喘振检测

方法。经核心机和整机数十次喘振试验验证，结果表明：当超出所定义的判喘阈值时，压气机出口静压一阶变

化率检测到发生失速或喘振，二阶变化率和再次出现的静压或转速一阶变化率超限对发生可能性进行确认。

试验证明，该方法响应时间短，检测时间低于半个喘振周期。实时检测率达到１００％，虚警率低至０，尚未发现

误检和漏检。
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　　压气机的失速和喘振是一类严重危害发动机

安全工作的事件。在给定转速下，当压比和攻角

增加时，由于气流在吸力面发生分离，压气机的数

个翼型叶排可能发生失速。在多级压气机中，运
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行中发生轻微失速是可以接受的。例如，在起动

后的低转速区域，前几级可能在正常运行中发生

失速，但此时是可以稳态运行的，因为后几级可能

并没有失速，气流还是稳定地逆压梯度流动。然

而当失速变得严重时，或突然发生时，可能导致一

些不可接受的流动状态。

喘振可能在整个转速范围内发生，只有周围

部件迫使压气机工作线上移并使得压比上升至喘

振边界值。此时叶片的失速变得非常严重，以至

于流经叶片表面的气流无法再继续承受逆压梯

度。再稍微增加一点压比，气流立刻发生分离。

其结果是发生巨响，部分气流从压气机后面级向

前面的低压级倒流。而当压气机后面级流量减少

后，逆压梯度降低，压气机重新从低到高建立压

比。随后，将发生周期性喘振。在发生严重喘振

时，经常可以看到火焰从进气道和喷管喷出，就是

由于喘振时燃烧室内的气流急剧地向前后两个方

向流动。发生喘振时若不能及时采取消喘措施，

如打开放气阀或降低燃油流量，以降低压气机工

作线使喘振消除，则压气机将会以一定频率持续

地喘振，并最终导致发动机损坏。

无论发动机台架试验还是在翼运行，对压气

机喘振的检测和处理都是非常重要的。虽然在发

动机设计和研发过程中，会极力确保使用中的发

动机罕有喘振发生。为此，几乎所有发动机均设

计有压气机放气、可调静子叶片等主动式扩稳控

制措施。然而，一些孤立的事件（比如航空发动机

遇到“鸟撞”或“吸雨”），仍可能引起喘振发生。对

于正在驾驶大型飞机的飞行员，或者远离发动机

的台架控制室，不一定能够听到或感受到喘振的

声音。因此，依赖人工干预喘振是不够的，必须安

装喘振检测和处理系统。

在台架试验时，发动机上将安排大量的精密

的压力、温度测量传感器，用于监视各部件系统的

工作状态［１２］。而在翼运行时，控制系统只能依靠

有限的机载测量参数进行喘振的检测和处理。

发动机喘振的台架检测方法较多［１３］，常见的

检测算法主要有相关积分法［４５］、方差分析法［６９］、

小波分析法［１０１２］、自相关函数法［１３１４］或相关度

法［１５］、时频分析法［１６］等。从已有文献来看，在压

气机试车台或整机试车台上进行喘振检测，多采

用高频压气机脉动总压［８，１７１８］、静压［４］或压差测

量值，采样频率高达１～１０ｋＨｚ。但在机载环境

下，发动机控制器的计算周期一般是５～２０ｍｓ，即

５０～２００Ｈｚ，很难达到高频喘振信号检测的要求。

根据系统工程原理，像发动机这种复杂系统

的研制开发必须遵循从需求逐级分解，到设计集

成，再到逐级验证的开发流程。具体地说，对于机

载喘振检测系统而言，在翼使用前必须经过台架

试车的验证。因此，即便在核心机、整机台架试车

时，也不能仅依靠台架检测装置监测喘振，而必须

发展和验证单独的、全部使用机载测量参数的判

喘方法。

对于有望应用于服役发动机的机载判喘方

法，必须能够适应机载环境下的实时低采样率检

测特点。参考上述基于方差统计特征的检测方

法［８，１７］，在发动机上安装了高频压气机出口脉动

压差传感器，设计了犃值判喘逻辑。提取压差信

号的交流分量和直流分量，并定义交流与直流分

量之比即为犃值。当犃值超出给定阈值时，可判

断发生了失速或喘振。根据试验验证，由于控制

系统软件计算周期为２０ｍｓ，这导致高频压力信号

被低频５０Ｈｚ抽样。结果表明犃值确实与失速或

喘振有一定关联，但虚警率较高、检测率较低，无

法区分轻微失速和喘振，多次发生漏检，达不到相

关文献所展示的效果。从工程应用角度，该方法

用于机载环境尚需改进。

基于机载判喘功能的实际需要，亟需发展采

用机载测量信号进行判喘的、满足检测率和虚警

率指标的、采样频率范围为５０～２００Ｈｚ的判喘逻

辑。在参考国内外相关研究的基础上［１９２０］，本工

作完成了采用压气机出口静压进行判喘的控制逻

辑设计，并在发动机试车时进行了验证，结果表明

检测率和虚警率符合设计要求。

文中第１节给出了具体的采用压气机出口静

压一阶导数和二阶导数的机载喘振检测方法，第

２节给出在核心机和整机上的试验验证情况。第

３节针对该方法的应用价值进行了探讨。

１　喘振检测方法

对喘振的检测必须基于机载测量参数。从原

理来看，当喘振发生时，压气机的出口压力变化最

为直接和剧烈。喘振时气流在喘振级分离和倒

流，此过程会引起压力的瞬间降低和恢复。这种

压力瞬间降低的特征比正常加减速过程引起的压

力变化明显得多。为此，考虑采用压气机出口压

力随时间的变化来表征喘振发生的可能性，并视

情加入其他参数进行辅助控制。

参考国外已服役大涵道比涡扇发动机的机载

测量参数，高压压气机出口静压狆ｓ３几乎是不可缺

２３１１
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少的。其主要用于进行加减速等瞬态过程的换算

燃油控制。因此，采用狆ｓ３作为判喘逻辑控制参

数，可以避免额外增加测量装置。

１１　出口静压变化率一阶导数

显然，狆ｓ３的变化率也即时间一阶导数，定义为

狆ｓ３ｄｏｔ＝
ｄ狆ｓ３
ｄ狋

（１）

　　然而，航空发动机的工作高度范围较广，一般

超过０～１２０００ｍ。地面和高空条件下，同样幅度

的狆ｓ３变化率对应的压气机工作状态变化不同。

因此，必须采用狆ｓ３的相对变化率来研究喘振。

为便于表达，将狆ｓ３的相对变化率标记为

犅，即

犅＝
１

狆ｓ３
·ｄ狆ｓ３
ｄ狋

（２）

　　此处可以定义最简单的喘振判断准则为

犅≤－１．０ （３）

其中负号代表喘振发生时压力的下降（负斜率，例

如：－１．０代表相对变化率判喘阈值）。对于不同

类型发动机而言，该阈值是不同的，典型取值区间

为－５．０～－１．０
［１９］，也即－５００％～－１００％ｓ

－１。

由于低转速时喘振能量低，破坏力较小，而高

转速时喘振能量高，破坏力较大。因此，发动机在

不同转速下对喘振幅度的耐受程度是不同的。为

此，可将判喘逻辑优化为

犅＝犳１（犖２ｒ２５） （４）

其中犖２ｒ２５为高压换算转速，其定义为

犖２ｒ２５ ＝
犖２

犜２５／槡 ２８８．１５
（５）

式中犜２５为高压压气机进口总温。

在实际的工程实践中，可初步地将不同转速

下的犅值设置为相同值，并根据试验验证情况适

当调整某些转速范围内的犅阈值。

１２　出口静压变化率二阶导数

在发动机工作过程中，有些喘振可能在短时

间内自行恢复，则这种情况不需要进行严苛的喘

振处理甚至停车。以图１为例，起动过程发生了

一次轻微的喘振，造成压气机出口静压狆ｓ３突然下

降，发动机排气温度犜ｅｇ上升，转子加速率犖２ｄｏｔ下

降为负值。在持续很短时间之后，喘振自行恢复。

转子加速率犖２ｄｏｔ定义为

犖２ｄｏｔ＝
ｄ犖２
ｄ狋

（６）

　　在发动机结构强度得以保证的前提下，为提

高发动机运行稳定性，提高起动成功率，降低空中

停车率，应当考虑放过轻微的或可以自行恢复的

失速或喘振，以防判喘逻辑过于灵敏。为此，采用

狆ｓ３的时间二阶导数狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ来区分或分割不同的

喘振周期。

图１　失速／喘振的自行恢复示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｓｔｏｒｉｎｇｆｒｏｍａ

ｓｌｉｇｈｔｓｔａｌｌｏｒｓｕｒｇｅ

狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ定义为

狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ＝
ｄ

ｄ狋
（狆ｓ３ｄｏｔ） （７）

　　图２展示了以狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ（二阶导数）分隔的判喘

逻辑。图为示意性的，绿色实线为犅 值，红色实

线为狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ，墨绿色虚线为犅 值判喘阈值，红色

虚线为狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ阈值。本例中，狆ｓ３ｄｏｔ（或犅值）出现

了周期性的振荡，振荡周期约为０．２～０．５ｓ。图

中上标“”表示阈值。

图２　判喘逻辑示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｓｕｒｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｌｏｇｉｃ

若仅以一个采样周期的犅 值小于阈值进行

判喘，则逻辑过于灵敏，可能抓取轻微失速而使虚

警率升高。若以两个采样周期的犅值进行判喘，

则有可能抓取到单峰上的两个连续离散点（均超

阈值时），无法实现分辨两个喘振周期的功能。如

图２所示，仅以一段时间内的犅 值是否超限判

断，则可能抓取两个喘振峰值，也可能抓取到单个
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喘振峰上的两个连续点。这种情况下，若没有

狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ辅助判断，则无法确认两个超限点是否属

于两个喘振周期。

本工作设计了狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ喘振检测逻辑。当出现

狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ超限，且其出现于两个超限犅值点中间时，

可认为发生了喘振。若两个超限犅 值点中间没

有狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ超限，则可能发生了非周期性喘振，或喘

振出现一个周期后又自行消失。由于二阶导数相

对于一阶导数的滞后性，单喘振峰上的两个连续

犅值超限离散点必然出现于狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ超限点的左

侧。基于这种特征，单周期喘振不会被抓取或

误判。

一个时变周期信号的二阶导数相对于一阶导

数的滞后性如图３所示。从数学原理上讲，周期

信号犳（狋）的一阶导数犳′（狋）最小值显然超前于二

阶导数犳″（狋）的最大值。也即对喘振时的狆ｓ３信号

来说，犅值最小值超前于狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ最大值。因此，应

先判断犅值是否超限，再用狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ辅助判定喘振

是周期性的还是非周期性的（或自行消失）。

图３　二阶导数相对于一阶导数滞后示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｄｅｒｉｖａｔｉｖｅａｎｄｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ

１３　导数离散算法

上文定义的狆ｓ３一阶导数和二阶导数均看成

以时间为自变量的连续函数。由于发动机机载环

境下控制器的运算周期较长，故必须考虑导数计

算离散化的问题。以控制器控制周期２０ｍｓ为

例，此时狆ｓ３采样频率仅５０Ｈｚ。将连续函数离散

化，有多种离散算法。从工程实践出发，要考虑

算法精确性，又不希望引入过于复杂的算法。

定义为

犔犽 ＝
狆ｓ３（狀）－狆ｓ３（狀－犽）

犽狆ｓ３（狀）犜ｓ
（８）

犅犽 ＝
∑
犽

犻＝１

犔犻

犽
（９）

其中犔犽 为第狀周期测量值狆ｓ３（狀）与第狀－犽周期

测量值狆ｓ３（狀－犽）的相对变化量，犜ｓ为周期长度，

本文取犜ｓ＝０．０２ｓ。犅犽 为犔１～犔犽 的平均值，即

由狆ｓ３前犽个周期测量值计算的平均相对变化量。

图４展示了在某次喘振过程狆ｓ３下降最快时

刻的犔犽 和犅犽 变化情况。由图可知，当犽＞４时，

犔犽 和犅犽 已开始单调增加，这预示着提前过多的

周期参与计算开始摊薄喘振特征量值。考虑到犽

取１～２时，偶发的单周期测量误差（毛刺）会造成

信号失真。从工程实用角度出发，选择多周期平

均的相对变化量，且犽＝３或４是最为理想的。本

文所有导数离散化差分算法均选用犽＝４，相对变

化量采用多周期平均值，即式（９）所示。

图４　离散化相对变化率犔犽 和犅犽

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｃｒｅｔｅｒｅｌａｔｉｖｅｃｈａｎｇｅｒａｔｅｏｆ犔犽ａｎｄ犅犽

１４　联合判喘逻辑

发动机的某些机动动作如减速过程也可能产

生剧烈的压力波动。为降低虚警率，提高喘振检

测精度，设计了同时采用犅 值、狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ和犖２ｄｏｔ的

联合判喘逻辑。联合判喘逻辑由如下步骤组成：

１）当犖２ｒ２５＞０．４（示例，可调参数）且犅小于

阈值时开始计时，计时周期为犇ｔ＝１ｓ（示例，可调

参数）；

２）在计时周期内检测到狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ大于阈值；

３）在“狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ大于阈值”的同时检测到“犅小

于阈值或犖２ｄｏｔ小于阈值”，或检测到“狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ大于

阈值”之后的剩余计时时间内检测到“犅小于阈值

或犖２ｄｏｔ小于阈值”，则判定发生喘振。

图５是采用上述逻辑进行喘振判断的一个起

动过程示例。第一步，在狋＝０ｓ时，检测到犅值超

越阈值，开始计时。第二步，在狋＝０．０６ｓ时，检测

到狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ超越阈值，且判断时间尚在计时周期（本

例中为１ｓ）内。第三步，在狋＝０．１０ｓ时，检测到

犖２ｄｏｔ超越阈值，且时间尚在计时周期内。当第三
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步的条件也成立时，说明计时周期内连续三个判

喘条件成立，则判定为发生了喘振。此时计时结

束，进入喘振处理逻辑。图中上标“”表示阈值。

图５　联合判喘逻辑示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｕｎｉｔｅｄｓｕｒｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｌｏｇｉｃｓ

应考虑判喘阈值的大小与转速的关系。例

如，当转速升高时，狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ阈值一般也需要增加。

狆ｓ３一阶导数和二阶导数的具体数值与喘振

频率和喘振深度密切相关，也受燃烧室体积所导

致的容腔效应的影响，难以通过简单的压气机或

发动机参数推导获得。为得到高可靠性和高检测

率的判喘阈值，必须进行大量的部件、核心机和整

机逼喘试验，从试验结果中总结合理的阈值。因

此，实际判喘阈值应依据具体发动机型号而定，并

在台架试车时进行充分验证。

一组示例性的判喘阈值取值见表１。在进行

足够的逼喘试验后，可根据试验结果进行调整。

表１　判喘阈值

犜犪犫犾犲１　犜犺狉犲狊犺狅犾犱狋狅犱犲狋犲犮狋狊狌狉犵犲

犖２ｒ２５ 犅／ｓ－１ 狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ／（ｋＰａ／ｓ
２） 犖２ｄｏｔ／（ｒ／ｍｉｎ／ｓ）

０．３５ －１．０ ２０００ －５０

０．５０ －１．０ ５０００ －１００

０．７０ －１．０ １００００ －１５０

０．９０ －１．２ ２００００ －３００

１．００ －１．５ ５００００ －１００

　　对于上述判喘步骤，一些细节值得讨论。

首先，必须先进行发动机转速的判断。当转

速过低时，进行判喘操作不仅没有紧迫性（低转速

下即便喘振，能量也较小），而且容易在发动机点

火时造成误判。点火瞬间燃烧室进出口静压出现

突变，容易造成狆ｓ３一阶导数和二阶导数的大幅变

化。因此，在低转速时要注意甄别喘振和点火对

静压的影响，或直接禁止点火时的喘振判断。根

据常见涡扇发动机的特性，点火转速一般低于

４０％，因此步骤一的转速阈值可取为４０％，或根

据具体发动机的不同适应性调整。

其次，判喘逻辑的核心和关键是狆ｓ３ｄｏｔ或犅

值。简单来说，犅值有无超出阈值应是喘振判断

的主要标准。

第三，应当注意到一阶导数极小值与二阶导

数极大值不是同时出现的。二阶导数的极大值滞

后于一阶导数的极小值，两者的时间间隔为１／４～

１／２喘振周期。当检测到犅值超限时，必须立刻

开始计时，并在计时周期内抓取二阶导数超限的

点。当抓取到二阶导数也超限时，继续抓取犅值

超限。若两个犅 值超限和中间的二阶导数超限

均出现，则有极大可能发生了无法自行恢复的周

期性喘振。

第四，在起动过程的某些情况下，可能出现深

度失速导致的起动悬挂。当狆ｓ３出现一个深度下

降后，静压甚至不再振荡，连续抓取两个犅 值超

限的逻辑不再有效。为此，可以将第二个超限犅

值由超限犖２ｄｏｔ（高压转子加速率）代替。当一个

犅值超限、一个狆ｓ３二阶导数超限之后，若随后仍

出现较大的转子减速率，可以认为出现了无法自

行恢复的深度失速。

图６　起动过程深度失速示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｅｅｐｓｔａｌｌｉｎｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

深度失速会引起压气机效率下降，带来起动

悬挂或转速迅速下降。因此，可以通过转速变化

率判断深度失速出现的可能性。图６的例子展示

了某次试验过程中起动过程中的这种深度失速。

在狆ｓ３突然下降后，犅值超出阈值，随后狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ超
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出阈值。此后，静压狆ｓ３不再强烈震荡，以至于犅

值和狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ接近于零。这种情况下，保持负值几

乎不变的犖２ｄｏｔ能够表明发动机仍处于深度失速

引起的掉转状态。

２　试验与验证

在控制系统半物理试验和核心机、整机试车

中，对本文的判喘逻辑进行了充分的试验验证。

试验结果表明，本文所定义的犅值判喘逻辑虚警

率低、检测率高，是一种很有希望应用于发动机产

品的喘振检测方法。

２１　核心机验证

判喘逻辑在核心机试车时进行了多次验证。

图７展示了在推转至高转速时发生的一次强烈喘

振。喘振发生后，从喷管喷出明亮的火焰。从测

量数据得知，进气道进口总温也出现了突升。也

即喘振导致燃烧室内的火焰从喷管和进气道喷

出，这说明此时进喘较深，出现了气体的逆向流

动。由于在控制系统内设置了犅值判喘逻辑，在

进喘０．２ｓ之内捕捉到喘振信号，随即执行减油和

增加放气的退喘逻辑。此后，发动机很快退出喘

振，并恢复到稳定工作的状态。事后对核心机进

行分解检查，未发现不可接受的机械损坏。犅值

判喘逻辑的判喘准确性、响应时间由此次进喘事

件得到进一步验证，证明该逻辑可以保证试车

安全。

图７　喘振时喷出的明亮火焰

Ｆｉｇ．７　Ｂｒｉｇｈｔｆｌａｍｅｗｈｅｎｓｕｒｇｉｎｇ

图８、图９分别展示了发生喘振时犃 值、犅

值、狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ（因数字较大，给出相对于阈值的倍数）

的变化情况。由图可知，喘振期间犅值和狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ

发生明显变化，犅值最小值，狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ最大值均超过

判喘阈值，符合判喘条件。

需要指出的是，犃值略有升高，但其变化幅度

不足以将喘振信号从正常信号中提取出来。这种

情况下若用犃值进行判喘，虚警率和漏检率将比

图８　喘振时的犅值和狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔ

Ｆｉｇ．８　Ｖａｌｕｅｏｆ犅ａｎｄ狆ｓ３ｄｏｔｄｏｔｗｈｅｎｓｕｒｇｉｎｇ

图９　喘振时的犃值和犅 值

Ｆｉｇ．９　Ｖａｌｕｅｓｏｆ犃ａｎｄ犅ｗｈｅｎｓｕｒｇｉｎｇ

较高。因此，犃值与喘振现象的关联性不如犅 值

明显。

图１０　起动过程犅值阈值的调整

Ｆｉｇ．１０　Ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｏｆｔｈｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆ犅ｉｎ

ｅｎｇｉｎｅｓｔａｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｅｓ

２２　整机验证

在整机上同样进行了犅值判喘逻辑的验证。

图１０展示了７次起动过程犅值变化示意图。当

起动至某中间转速时，出现狆ｓ３波动增加、犅值偏

大的现象。在初次进行的几次试验中，犅值逼近

或超出最初设置的判喘阈值。根据发动机其他参
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数变化情况判断，此时发动机出现了轻微的气动

不稳定性现象，但尚未出现深度失速或喘振，也不

会造成实质性的机械损害。

由于调节压气机瞬态放气活门ＴＢＶ（ｔｒａｎｓｉ

ｅｎｔｂｌｅｅｄｖａｌｖｅ）放气和可调静子叶片ＶＳＶ（ｖａｒｉ

ａｂｌｅｓｔａｔｏｒｖａｎｅ）角度后仍无法消除此现象，为实

现成功起动，对犅值判喘阈值进行适当放大。阈

值放大后，发动机快速通过轻微失速区，起动达到

慢车状态。

根据该发动机上的验证，证明犅值判喘功能

可以发现失速信号。通过调整判喘的阈值，还可

以控制判喘灵敏度。对于轻微失速或喘振，可以

在保证安全的前提下适当放过，以保证试验本身

能够进行下去。

根据航空发动机适航规定中国民用航空局

（ＣＣＡＲ）３３．６５条款，起动过程不得引起喘振或失

速达到出现熄火、结构失效、超温或发动机功率或

推力不能恢复的程度。发动机试车验证表明，轻

微失速确未引起熄火、超温和结构失效。越过失

速区后，成功起动后到达慢车状态，推力输出正

常，也未出现推力不能恢复的情况。

２３　部件试验验证

图１１给出了在压气机喘振试验中的方法验

证情况。当喘振发生时，压气机出口静压突然下

降，犅值则随之剧烈变化。此试验采用基于高频

时域和频域方差分析的判喘方法来确定喘振，采

样频率高达２０ｋＨｚ。截取某次喘振的狆ｓ３静压信

号，在进行２００Ｈｚ采样后，对应的犅值仍能明显

指示出喘振的发生，因此，本方法是有效的。

图１１　压气机喘振试验参数示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ

ａｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｓｕｒｇｅｔｅｓｔ

２４　减速过程验证

图１２给出了减速过程的参数变化趋势。除

犅值外，其他曲线为示意性的。本例中，减速过程

的犅值最低（犅ｍｉｎ）仅达到－０．３３，距判喘典型阈

值－１．０差异较大。因此，犅 值判喘逻辑不会将

减速过程误判为喘振。

图１２　减速过程参数

Ｆｉｇ．１２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

除此之外，减速过程的犅值仅有一个明显的

下降过程，此后便和犖２ｄｏｔ一起逐步回升至零值，

与喘振过程的周期性变化趋势完全不同，这也是

区分喘振过程和减速过程的一个重要特征。

３　应用与探讨

目前，国内民用大涵道比涡扇发动机的判喘

逻辑存在空白，亟需进行相关研究和验证。本文

所述的判喘逻辑着眼于机载在线控制，具有很高

的研究价值和应用价值。

本方法已应用于核心机和整机的试车过程，

极大程度地提高了发动机抵御喘振损害的能力。

在核心机和整机试车过程中，已实施有效判喘数

十次。特别是实现了核心机１００％转速深度喘振

的迅速识别和退喘，避免了长时间周期性喘振造

成的机械损坏。

在实施飞行台机载验证之前，本方法已进行

了控制系统半物理试验验证和核心机、整机上的

初步验证。根据研究和试验验证所得的经验用于

完善整个控制逻辑，并已纳入民用涡扇发动机控

制方案设计体系。

本文中论述的基于压气机出口静压变化率的

喘振检测方法，适用于各类发动机（包括核心机）。

对于安装有压气机出口静压测量装置的军用发动

机，本方法仍然适用，仅需考虑根据具体发动机进

行判喘阈值适应性调整。

喘振的预警或预判对于发动机安全也极为重

要。台架试验发现，在严重喘振前犅值会有一定

程度的波动放大现象。通过降低判喘阈值，可以

在出现轻微失速或喘振时提供预警。在工程设计
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中，轻微失速或喘振有时是不得不容忍的，比如空

中起动过程出现轻微失速时。另外，检测轻微失

速或喘振会提高判喘灵敏性，降低可靠性，建议对

类似情况进行告警或记录，谨慎起动退喘操作。

针对轻微失速或喘振的检测可靠性，后续将根据

更多的试验数据进行研究。

４　结　论

本文采用机载可测量的高压压气机出口静压

狆ｓ３和转子物理转速犖２ 等参数，建立了基于一阶

变化率和二阶变化率的喘振判断方法。

当压气机出口静压一阶变化率低于阈值时，

可以认为发生了失速或喘振。当压气机出口静压

二阶变化率高于阈值，且再次出现一阶变化率低

于阈值或转子减速率低于阈值时，可以对失速或

喘振发生可能性进行确认，进一步降低虚警率。

经核心机和整机的台架试验验证，该方法检

测率高，虚警率低，可以实时检测出包括起动过

程、稳态、加减速过程在内的压气机深度失速或喘

振。检测时间低于半个喘振周期，灵敏性高。利

用控制参数的可调功能，还可以对检测逻辑进行

扩展和调整，在试验现场实现喘振判据的快速更

改，并根据需要降低或升高检测灵敏性。
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