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摘　　　要：将气动热力基础理论与适航领域工程问题有机结合，对典型的喘振和失速影响因素开展了系统

的研究，发展了一套多影响因素作用下航空发动机稳定裕度快速预估方法；在此基础上以ＪＴ９Ｄ发动机为研

究对象，开展了喘振和失速主要影响因素的影响规律研究，结果显示对风扇部件稳定裕度影响权重最大的是

进气畸变，对增压级和高压压气机影响权重最大的是寿命期内结构衰变。研究结果进一步明确了喘振和失速

适航条款符合性验证活动的关键要素，完善了条款适航符合性验证流程，为进一步提升我国民用发动机适航

审定能力提供了技术支撑。
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　　喘振和失速问题是航空发动机压缩系统中两

种典型的气动不稳定工况，喘振和失速的发生会

严重影响发动机的气动性能和运行安全。喘振会

诱发发动机压力、流量大幅波动并伴随周期性的

气流振荡，发动机气动性能明显恶化，压缩系统部

件强烈振动和热端部件超温，在极短时间内造成

发动机部件严重损坏，甚至还会导致发动机熄

火［１］；失速则会导致叶片在高频的交变气动载荷

下产生疲劳，如果失速团的频率接近叶片固有频

率，还会使得叶片产生很大的振动应力，造成叶片

损坏。这两种气动失稳现象自２０世纪５０年代发

现起至今一直受到行业内的极大关注［２］。随着压

缩系统设计负荷的提高以及使用工况的拓展，航

空发动机喘振和失速问题愈加突出。

为确保发动机的设计能防止危害性的喘振和

失速发生，中国民用航空规章《航空发动机适航规

章》（ＣＣＡＲ３３）明确提出了喘振和失速相关的适

航要求（ＣＣＡＲ３３．６５），其中确定喘振和失速的

影响因素及其影响大小是适航符合性验证活动的

关键环节之一。

经过长期系列化型号发展和适航审定实践，

欧美等民用航空工业发达国家已经形成了相对成

熟的航空发动机研制体系和相应的先进适航审定

管理模式，如美国联邦航空局（ＦＡＡ）的机构委任

授权（ＯＤＡ）、欧洲航空安全局（ＥＡＳＡ）的设计单

位批准（ＤＯＡ）。相较于欧美等发达国家，我国民

用航空工业起步较晚，对适航符合性验证过程一

些关键技术和判定准则等认识仍显不足。在喘振

和失速特性研究方面，虽然已开展了一系列的理

论研究［３５］和设计技术探讨［６７］，但是在适航符合

性验证的喘振和失速影响因素及其影响规律方

面，仍缺乏系统的理论研究、成熟的工程实践以及

两者的有机结合，一定程度上制约了我国民用航

空发动机型号的发展。

本文针对喘振和失速影响因素开展了较为全

面系统的研究。首先基于整机气动热力理论发展

了一套多影响因素作用下航空发动机稳定裕度快

速预估方法，在此基础上以某型号发动机为研究

对象，开展了喘振和失速主要影响因素及其影响

规律研究；并基于研究结果明确了喘振和失速适

航符合性验证活动的关键要素，进一步完善了喘

振和失速适航条款的符合性验证流程。

１　喘振和失速特性适航条款解析

１１　条款安全意图

《航空发动机适航规定》（ＣＣＡＲ３３）第３３．６５

条规定了航空涡轮发动机喘振和失速特性的适航

要求［８］，其安全意图是确保发动机：①在全寿命周

期、全工作包线范围内起动和运行时，具有足够的

喘振裕度，不会发生危害性喘振或失速；②具备在

一定时间内承受喘振和失速的能力，针对发动机

在起飞状态可能出现不稳定征兆的情况，发动机

设计应具备相应的防喘措施，确保发动机不会超

越喘振和失速边界运行。

本文的喘振裕度（也称稳定裕度）采用压比裕

度（等换算流量下增压比的相对百分比）的定义，

具体如下：

压比裕度

δ＝
πｓ－πｏ

π（ ）
ｓ 狇ｃｏｒ

（１）

式中狇ｃｏｒ为喘点换算流量，πｓ为喘点压比，π０ 为工

作线上相等换算流量的工作点压比。

１２　符合性验证思路

全新型号发动机在表明第３３．６５条款的适航

符合性时，符合性方法通常包括（计算）分析、地面

试验、高空台和飞行试验的适当组合，具体的符合

性验证思路如下：

１）基于工程试验数据、循环分析和传统经

验，确定压缩系统各部件（风扇、增压级和高压压

气机）的喘振裕度要求。

２）通过整机／部件工程试验和分析，开展预

期工作包线范围内喘振裕度、工作稳定性的定量

评估，包括确定各压缩部件的工作线、喘振边界线

以及确定影响工作线和喘振边界线的影响因素及

其影响大小等。

３）开展整机符合性验证试验，具体包括最严

苛试验条件（通常不止一个）的选取、制定符合性

５２７１
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验证试验方案及进行试验等。

４）基于１）的喘振裕度要求，综合以上分析和

试验结果，进行条款整体符合性分析。

本文的研究主要针对“喘振和失速影响因素

及其影响大小的确定”这一关键环节进行。

２　喘振和失速影响因素研究

２１　喘振和失速主要影响因素的确定

为了更加全面的评估喘振和失速的影响因

素，综合研究了 ＡＣ（ＡｄｖｉｓｏｒｙＣｉｒｃｕｌａｒ）３３．６５

１
［９］、工程实践数据和公开发表的文献资料：英国、

美国在评估军用小涵道比涡扇发动机气动稳定性

时提出了２２项喘振和失速影响因素，俄罗斯和中

国提出了１６项影响因素
［１０］，同时结合民用航空

发动机实际运行特点，将本文重点研究的影响因

素归纳为以下４类：

１）进气畸变类（大攻角、侧风）

２）工质变化类（雷诺数、吸雨）

３）几何变化类（加工及装配公差、寿命期内

结构衰变）

４）功率瞬变类（加速、减速）

２２　航空发动机稳定裕度快速预估方法

１）方法概述

图１　航空发动机稳定裕度快速预估方法的原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆａｓｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｏｎ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎ

为了开展喘振和失速特性的影响因素及其规

律研究，本文构建了一种考虑多影响因素的航空

发动机稳定裕度快速预估方法，总体思路如图１

所示。首先针对航空发动机建立其整机性能评估

评估模型；在此基础上通过引入平行压气机模型、

Ｗａｓｓｅｌｌ模型、吸雨模型、结构衰变模型和转子动

力学模型等子模型，实现进气畸变、雷诺数、吸雨、

加工及装配公差与结构衰变、功率瞬变等影响因

素的定量评估，并最终形成一种考虑多种因素影

响的航空发动机喘振及失速特性及稳定裕度快速

预估方法。

其中，平行压气机模型是２０世纪５０年代末

提出的可用于处理复杂进气畸变的理论模型，模

型假设各子压气机分别在畸变区和非畸变区的进

口条件下工作，分别求得各子压气机性能，再按质

量流量平均得到压气机总体特性。Ｗａｓｓｅｌｌ模型

是一种基于统计规律的雷诺数修正模型，根据统

计数据拟合出效率、流量和喘振点压比与特征雷

诺数的关系，从而对不同雷诺数条件下压气机特

性进行修正，该模型已成功应用于工程实践中。

吸雨模型是基于受吸雨影响后发动机工作状态变

化特点，主要考虑雨水对压缩系统部件的额外压

缩功、燃烧室的燃烧特性、涡轮部件的燃气性质３

方面影响所建立的修正模型，利用该模型可得到

吸雨影响下发动机特性及稳定裕度的变化规律。

结构衰变模型主要考虑加工及装配公差与寿命期

内结构衰变所引发的各部件流量、效率等特性参

数衰退，其修正系数来源于美国国家航空航天局

（ＮＡＳＡ）公开发表的统计数据
［１１１３］。转子动力学

模型主要考虑转子转动惯性的影响，模拟发动机

动态过程中转轴上压缩部件和涡轮部件之间能量

需求的不平衡性。

图２　航空发动机稳定裕度快速预估方法的结构层次

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｆａｓｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｏｎ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎ

该稳定裕度快速预估方法“自上而下”包括４

个层级：用户操作层、发动机性能仿真层、影响因

素仿真层以及底层数值计算层，如图２所示。通

过输入发动机的飞行包线、部件特性、详细的几何

尺寸、二次空气系统布局以及控制规律等，可计算

得到各影响因素影响下航空发动机喘振和失速特

性及稳定裕度变化。

６２７１
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２）方法验证

图３、图４和表１分别为平行压气机模型、转

子动力学模型和 Ｗａｓｓｅｌｌ模型计算结果与试验值

的对比。从图中可以看出模型计算结果与试验值

吻合得较好，相对误差范围：平行压气机模型相对

误差小于 ２．５％、Ｗａｓｓｅｌｌ模型相对误差小于

３．５％、转子动力学模型相对误差小于５％，误差

均在工程可接受的范围内。

图３　某单级压气机平行压气机模型结果与试验值对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｍｏｄｅｌ

ｒｅｓｕｌｔａｎｄｔｅｓｔｄａｔａｆｏｒａｓｉｎｇｌｅ

ｓｔａｇｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

图４　某型发动机加速过程中模型推力与试验值对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔｖａｌｕｅｄｕｒｉｎｇａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎｍｏｄｅｌｒｅｓｕｌｔａｎｄｔｅｓｔｄａｔａ

ｆｏｒａｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

　　在验证 Ｗａｓｓｅｌｌ模型的准确性时，定义狇ｃ为

验证点流量，狇ｄ为设计点流量，πｄ 为设计点压比，

对某型压气机的特性进行无量纲化处理，得到验

证结果如表１所示。

由于目前没有充分的吸雨试验数据支撑，因

此没有开展吸雨模型的校验。结构衰变模型主要

依据已有发动机型号的统计数据，不需要进行模

型的校验工作。

表１　某型压气机 犠犪狊狊犲犾犾模型结果与试验值对比
［１２］

犜犪犫犾犲１　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀犫犲狋狑犲犲狀犠犪狊狊犲犾犾犿狅犱犲犾狉犲狊狌犾狋犪狀犱

狋犲狊狋犱犪狋犪犳狅狉犪犮狅犿狆狉犲狊狊狅狉
［１２］

参数 犚犲／１０５ 试验值
Ｗａｓｓｅｌｌ模型

计算值

相对

误差／％

狇ｃ／狇ｄ
１１．７ １．０１６ １．００３ －１．３

４．１１ １．２４ １．２３４ ０．５８

πｓ／πｄ
１１．７ ０．９９７ ０．９６２ －３．５

４．１１ １．２０３ １．１８ １．９

２３　喘振和失速影响因素的影响规律分析

基于上述所建立的航空发动机稳定裕度快速

预估方法，以民用大涵道比涡扇发动机ＪＴ９Ｄ为

研究对象，开展了４类主要影响因素及其组合效

应对喘振和失速特性的影响规律研究。作为美国

普·惠公司研制的第一代大涵道比民用涡扇发动

机，ＪＴ９Ｄ采用单级风扇、３级增压级、１１级高压

压气机、环形燃烧室、２级高压涡轮、４级低压涡

轮以及尾喷管几何不可调的结构设计。发动机的

主要技术参数如表２所示。

表２　犑犜９犇发动机主要技术参数
［１３］

犜犪犫犾犲２　犕犪犻狀狋犲犮犺狀犻犮犪犾狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊狅犳犑犜９犇犲狀犵犻狀犲
［１３］

参数 数值

地面起飞推力／ｋＮ ２０５．１４

巡航耗油率／（ｋｇ／（ｄａ·Ｎ／ｈ）） ０．６５９

最大巡航推力／ｋＮ ４６．２３

压气机、风扇压比 ２２．６，１．５３

低压涡轮前进口极限温度／℃ ９１５

低压涡轮前进口温度／℃ ８６２

低压、高压转自转速／（ｒ／ｍｉｎ） ３７５０，８０００

涵道比 ５．１４

　　１）进气畸变影响

根据全飞行包线内最严苛的飞行迎角和侧风

条件，确定发动机进口最大的总压畸变。采用周

向总压畸变指数犇ｃ６０衡量畸变程度，定义如下：

犇ｃ６０ ＝
狆ｔ－狆ｔ，６０

狆ｔ－狆ｓ
（２）

其中狆ｔ，６０为风扇进口处平均总压最低的６０°扇区

的总压，狆ｔ为风扇进口平均总压，狆ｓ 为风扇进口

平均静压。

７２７１
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此状态下各压缩部件在不同转速下的压比、

图５　进气畸变对压缩部件特性的影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｌｅｔｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

效率特性与均匀进气条件对比如图５所示（压缩

部件特性图上各曲线分别代表不同相对转速狀＝

狀ｃ／狀ｄ，其中狀ｃ代表工作转速，狀ｄ代表设计转速）。

风扇部件的喘振边界和最高效率均损失严重，转

速越低抗畸变能力越弱，喘振边界和效率损失越

大；由于进口总压畸变经过风扇之后逐级衰减，因

此相较于风扇部件增压级和高压压气机的喘振边

界和效率损失逐渐减小。

２）工质变化影响

（１）雷诺数

雷诺数的变化主要由飞行高度（犎）引起，本

文选取飞行包线内最大飞行高度（犎＝１２ｋｍ）进

行分析。图６中各压缩部件的压比、效率特性计

算结果显示：雷诺数对各压缩部件的效率影响较

大，而对喘振边界影响相对较小；对于风扇、增压

８２７１
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图６　雷诺数对压缩部件特性的影响

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｅｆｆｅｃｔｓｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

级和高压压气机来说，雷诺数降低均导致喘振边

界降低。

（２）吸　雨

研究表明发动机运行在飞行包线内最小高度

且最大速度点并处于空中慢车状态时，发动机会

吸入最大的含雨量［１４］。本文重点研究了该状态

下吸雨对发动机喘振与失速特性的影响，从图７

可以看出吸雨使得增压级和高压压气机稳定工作

线明显向喘振边界线方向偏移，严重影响发动机

运行安全。分析其原因认为：一方面，雨水吸入发

动机，随着转子叶片旋转并向下游运动，此过程需

要额外的机械功用于驱动液态水的运动，其产生的

效果与高压轴功率提取相似；另一方面，发动机工

作在慢车状态，吸入发动机的液态水只有少量蒸发

成水蒸气，大量液态水穿过核心机后直接进入燃烧

室使得燃烧效率大幅降低，总压损失系数升高。

９２７１
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图７　吸雨对压缩部件特性的影响

Ｆｉｇ．７　Ｒａｉｎｉｎｇｅｓｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

３）几何变化影响

本文采用所构建的几何变化分析方法，针对

地面起飞状态点进行了计算分析。

（１）加工及装配公差

图８　加工及装配公差对压缩部件喘振裕度的影响

Ｆｉｇ．８　Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅａｎｄａｓｓｅｍｂｌｙｔｏｌｅｒａｎｃｅｓｅｆｆｅｃｔｓｏｎ

ｓｕｒｇｅｍａｒｇｉｎｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

图８给出了全工作包线范围内，加工及装配

公差对喘振裕度的统计结果，可以看出由于加工

及装配公差的不确定性，其影响可能导致喘振裕

度的降低，也可能导致喘振裕度的提升；其中最大

喘振裕度损失小于１．１％。

（２）寿命期内结构衰变

本文重点关注了结构衰变对喘振／失速特性

及稳定裕度的影响，其影响机制在此不作考虑。因

此，借鉴了ＮＡＳＡ对ＪＴ９Ｄ进行跟踪研究得出的统

计规律［１２１３］。图９给出了寿命期内结构衰变对设

计点稳定裕度的影响，可以看出随着飞行循环数的

增加，各压缩部件的稳定裕度值均呈现下降的趋

势，其中增压级受结构衰变的影响最大，高压压气

机次之，风扇最小。图１０飞行循环数为６０００时，

风扇、增压级的工作线和喘振边界线的变化，可以

看出风扇部件的结构衰变主要降低了喘振边界线，

而对工作线影响不大；而增压级的结构衰变不仅降

低了喘振边界线，同时还大幅提高了工作线。

４）功率瞬变影响

本文利用所发展的功率瞬变计算方法，重点

研究了发动机动态过程中的加、减速过程对喘振

裕度的影响。在计算方法中重点关注动态过程中

图９　压缩部件稳定裕度随飞行循环数的变化

Ｆｉｇ．９　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｍａｒｇｉｎｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｗｉｔｈｆｌｉｇｈｔｃｙｃｌｅｓ

０３７１
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图１０　寿命期内结构衰变对风扇和增压级特性的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｎｇｉｎｅｓｅｒｖｉｃｅｄｅｔｅｒｉｏｒａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆａｎａｎｄｂｏｏｓｔｅｒ

轴系上的能量不平衡，不考虑转速变化引起的叶

尖间隙变化，忽略动态过程对喘振边界的影响。

给定图１１所示的动态过程供油规律，计算得到压

缩部件的动态工作线变化（如图１２所示）。从图

１２可以看出，高压压气机在加速过程中动态工作

线向喘振边界方向移动，喘振裕度损失较大，严重

影响发动机运行安全；而增压级在加速过程中的动

态工作线的运动则与之相反，这是因为低压部件的

工作线变化不仅取决于低压涡轮前温度还与高、低

压轴的转差率有关，加速初始阶段高压转子转速提

高，转差率增加，高压压气机抽吸能力加强，因此低

压部件动态工作线往远离喘振边界方向移动。

５）组合效应分析

发动机在实际运行过程中，会受到多种喘振

和失速影响因素的共同作用，因此在进行稳定性

预估时，应对影响因素进行适当的叠加分析，以确

定各影响因素的组合效应。

首先对全飞行包线内的典型状态开展了主要

影响因素分析，得到各典型状态需重点考虑的主

要影响因素组合，如表３所示。

根据影响因素的特征将其组合效应分为耦合

类和非耦合类：耦合类是指同时影响发动机共同

工作线和压比、效率特性的影响因素，分析表３的

影响因素组合认为主要涉及进气畸变与雷诺数的

耦合作用；非耦合类是指只影响发动机共同工作

线而对压比、效率特性的影响很小或无影响的影

响因素，分析认为主要涉及吸雨、加减速动态过程

等；另外加工及装配公差和寿命期内结构衰变等

几何变化也考虑为非耦合类。

本文分别针对耦合类和非耦合类影响因素的

组合效应开展了研究。

图１１　瞬态过程供油规律

Ｆｉｇ．１１　Ｆｕｅｌｓｕｐｐｌｙｃｕｒｖｅｉｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓ

图１２　增压级和高压压气机瞬态过程工作线变化

Ｆｉｇ．１２　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｌｉｎｅｖａｒｉａｔｉｏｎｉｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓ

ｏｆｆａｎａｎｄｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

　　（１）非耦合类

鉴于非耦合类影响因素只影响发动机的共同

工作线，因此其组合效应采用ＳＡＥ（Ｓｏｃｉｅｔｙｏｆ

ＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅＥｎｇｉｎｅｅｒｓ）标准组织Ｓ１６委员会所

推荐的“简单叠加”方法，对吸雨、加减速动态过程

等非随机影响因素采用代数求和进行计算，对加

工及装配公差、寿命期内结构衰变等随机影响因

１３７１
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表３　飞行包线内典型状态影响因素分析

犜犪犫犾犲３　犃狀犪犾狔狊犻狊狅犳犱犲狊狋犪犫犻犾犻狕犻狀犵犳犪犮狋狅狉狊狅犳狋狔狆犻犮犪犾狊狋犪狋狌狊犻狀犳犾犻犵犺狋犲狀狏犲犾狅狆犲

典型状态 主要影响因素

地面起飞 畸变进气、吸雨、几何变化、动态过程

高原起飞 畸变进气、吸雨、几何变化、动态过程

高原最小爬升 畸变进气、吸雨、几何变化、动态过程

最大高度且最小速度 畸变进气、雷诺数、吸雨、几何变化、动态过程

最大高度且最大速度 畸变进气、雷诺数、吸雨、几何变化、动态过程

最小高度且最大速度 畸变进气、吸雨、几何变化、动态过程

海平面最大速度 畸变进气、吸雨、几何变化／动态过程

素采用和方根进行计算［１５１６］，如下列公式：

Δδ＝Δδｎｒ＋Δδｒｄ （３）

　　非随机影响因素

Δδｎｒ＝∑
狀

犻＝１

（Δδ）犻 （４）

　　随机影响因素

Δδｒｄ＝ ∑
狀

犼＝１

（Δδ）
２

槡 犼 （５）

　　（２）耦合类

针对耦合类影响因素，本文主要开展了畸变

进气与雷诺数的组合效应研究。以ＮＡＳＡＬｅｉｗｓ

中心的跨声速单级压气机Ｓｔａｇｅ６７为对象，探究

非耦合类所采用的“简单叠加”法的适用性，结果

如图１３所示。其中，ＲＮＩ为雷诺数指数，量符号

记为犐Ｒｎ，表示飞行包线内某高度的雷诺数与海平

面雷诺数的比值。ＤＣ代表进气畸变的程度，量

符号记为犇ｃ，采用的是国军标 ＧＪＢ／Ｚ２２４２００５

针对流场畸变指数的定义

犇ｃ＝ （狆

ａｖｅ－狆


ｌｏｗ）／狆


ａｖｅ （６）

其中狆

ａｖｅ代表进口截面的平均总压，狆


ｌｏｗ代表进口

截面的畸变区总压。

对比“简单叠加”法与进气畸变与雷诺数耦合

三维数值的计算结果可以发现：非耦合类所采用

的“简单叠加”法对流量的预估偏差较大。其偏差

的主要原因是分析畸变进气所采用的平行压气机

模型未考虑子压气机间的周向掺混；而随着雷诺数

降低（犚犲＝犉ｉ／犉ｖ，表示惯性力与黏性力之比），黏性

力相对增大，子压气机间的周向掺混更加剧烈。

为了更加准确评估进气畸变与雷诺数的耦合

效应，对评估进气畸变的平行压气机模型考虑在

低雷诺下修正，借鉴文献［１７１８］关于高、低压子

压气机周向流动的处理方式，引入关联雷诺数的

周向掺混系数，模型修正结果如图１３所示。可以

看出修正后的模型结果整体较“简单叠加”法更接

近三维数值模拟的结果，并且与三维数值模拟结

果吻合度较好。

图１３　“简单叠加”法和模型修正结果与三维数值模拟

结果对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｍｏｎｇ“ｓｉｍｐｌｅｓｕｍ”ａｎｄｍｏｄｉｆｉｅｄ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｗｉｔｈ３Ｄｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

在确定上述４类影响因素的影响规律后，以

ＪＴ９Ｄ发动机为对象，对表３中的７个典型状态点

进行了定量分析，得到各影响因素在７个典型状

态下的发动机喘振裕度损失范围，如表４所示。

从表中看出，对于风扇部件，进气畸变（包括进气

畸变与雷诺数耦合）对稳定裕度影响权重最大，其

次是寿命期内结构衰变的影响，加工及装配公差

影响权重最小；对于增压级，寿命期内结构衰变、

吸雨对稳定裕度影响权重最大，其次是动态过程、

进气畸变（包括进气畸变与雷诺数耦合）的影响，

同样加工及装配公差的影响权重最小；对于高压

压气机，寿命期内结构衰变、进气畸变与雷诺数耦

合、雨水吸入、动态过程对稳定裕度影响权重最

大，其次是进气畸变的单独影响、雷诺数的影响，

加工及装配公差的影响权重仍然最小。
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表４　典型状态点各影响因素作用下发动机稳定裕度损失范围

犜犪犫犾犲４　犈狀犵犻狀犲狊狋犪犫犻犾犻狋狔犿犪狉犵犻狀犾狅狊狊犱狌犲狋狅犲犪犮犺犱犲狊狋犪犫犻犾犻狕犻狀犵犳犪犮狋狅狉狊犪狋狋狔狆犻犮犪犾狊狋犪狋狌狊

影响因素
压缩系统各部件稳定裕度损失量

风扇 增压级 高压压气机

进气畸变 －３．７２～－３．０２ －４．０１～－３．１７ －４．８６～－３．４３

雷诺数 －２．４４～０ －３．２８～０ －４．３９～０

吸雨 －０．６８～－０．１６ －７．４３～－２．４７ －６．６１～－０．９４

加工及装配公差 －０．５７～－０．１８ －０．９６～－０．５５ －１．０８～－０．３１

寿命期内结构衰变 －２．７９～－２．１１ －８．５６～－６．７６ －７．３８～－４．９１

动态过程 －０．６２～－０．５４ －４．１３～－２．８８ －６．０２～－４．２１

进气畸变与雷诺数耦合 －４．１０～－３．７２ －４．０５～－３．８６ －６．７３～－５．８１

图１４　ＣＣＡＲ３３．６５适航符合性验证流程示意图

Ｆｉｇ．１４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＣＣＡＲ３３．６５ｃｏｍｐｌｉａｎｃｅ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

３　喘振和失速适航符合性验证流程

在上述喘振和失速影响因素及其影响规律研

究的基础上，基于文中第１．２节的符合性验证思

路，进一步充实了“喘振和失速影响因素及其影响

大小的确定”关键环节的审定要素，完善了ＣＣＡＲ

３３．６５条喘振和失速特性的符合性验证流程，如

图１４所示。在发动机适航审定过程中，可以利用

所发展的稳定裕度快速预估方法，明确不同设计

特征的发动机在符合性验证试验环节至少应考虑

的喘振和失速影响因素及其影响大小，并为最严

苛试验条件的选取提供定性和定量依据。改进后

的条款符合性验证流程为更好地实施适航审定工

程判断提供了参考与指导。

４　结　论

本文基于航空发动机气动热力基础理论，构

建了多影响因素作用下航空发动机喘振／失速特

性及稳定裕度快速预估方法，并围绕 ＣＣＡＲ３３

第３３．６５条相关的喘振和失速影响因素及其规律

开展了较全面系统的研究，主要得到以下结论：

１）发展了能快速准确预估民用大涵道比发

动机性能及稳定裕度的方法，与试验结果对比计

算误差均控制在±５％以内。

２）以ＪＴ９Ｄ发动机为研究对象，开展了４类

典型喘振和失速影响因素的影响规律和影响权重

研究，结果表明对风扇部件稳定裕度影响权重最

大的是进气畸变，对增压级和高压压气机影响权

重最大的是寿命期内结构衰变，３类压缩部件影

响权重最小的均为加工及装配公差，为３３．６５条

款适航审定工程判断提供了指导。

３）进一步完善了第３３．６５条喘振和失速特

性的适航符合性验证流程，明确了“确定喘振和失

速的影响因素及其影响大小”环节适航审定应重

点关注的内容，为我国民用发动机适航审定能力

的提升提供了技术支撑。

本文探索了一种气动热力基础理论与适航领

域工程应用相结合的研究模式，对促进全行业协

同发展具有重要的现实意义。研究过程中发现，

工程实践经验不足、数据库匮乏是制约本文部分
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研究内容顺利开展的主要原因，因此更加突显出

大力推动行业协同发展、顶层规划并落实数据库

建立的必要性。
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