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大涵道比分排涡扇发动机涡轮轴断裂
过渡态性能仿真
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摘 要：为了研究双轴大涵道比分排涡扇发动机轴断裂失效后的动态性能，找出涡轮轴断裂后最先发生

的危害事件，建立能够模拟气流参数毫秒时间量级动态响应的大涵道比分排涡扇发动机共同工作方程和性能

模型。计算分析了地面起飞状态和巡航状态下某大涵道比民用涡扇发动机分别在高、低压轴断裂后发动机气

路参数的瞬态响应规律和机理，为主被动安全设计提供参考。结果表明：高、低压轴断裂后几十毫秒内最先发

生的危害性事件分别是中压压气机喘振和涡轮转子超转；同时涡轮前温度会有所升高。
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Transition performance simulation of turbine shaft fracture in
high bypass ratio turbofan engine with split flow
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Abstract：To deal with the dynamic performance of biaxial high bypass ratio turbofan en‑
gine with split flow in shaft fracture event and find out the first hazardous event after shaft frac‑
ture， the common working equation and performance model of high bypass ratio turbofan engine
with split flow capable of simulating the dynamic response of airflow parameters in millisecond
time scale were established based on the simulation platform independently developed. The dy‑
namic response of airflow parameters was simulated in the order of milliseconds in the model. The
transient response law and mechanism of gas path parameters of a civil turbofan engine with high
bypass ratio under high and low ‑pressure shaft fracture in the take ‑off state and the cruise state
were calculated and analyzed by using the model，which provided a basis for the design of passive
safety. The results showed that the first hazardous events that occur within a few tens of millisec‑
onds after the shaft fracture of the high and low ‑pressure shafts were the surge of the medium ‑
pressure compressor and the over ‑ rotation of the turbine rotor； at the same time， the tempera‑
ture rose in front of the turbine.
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历史上曾发生过多起由于涡轮轴断裂而产生

机毁人亡重大灾难性事故的案例。特别是近十年

来，仅发生在 B787和 A380上的轴断裂事故就达

五次之多，发生频率之密集实属罕见。因此，对于

发动机轴断裂过程进行研究，识别其带来的危害

性事故的发生机理对于提高发动机的安全性和经

济性有着举足轻重的意义。

当发动机发生轴断裂等突发失效事件时，内

部性能参数将在极短的时间内发生变化，并带来

危害性后果：涡轮将失去负载，其功率无法输出只

能加给自身使其转速升高，由于涡轮轴断裂发生

在极短时间，小于转速限制器的反应时间 [1]，因此

转速限制器并不能限制其转速上升，因而涡轮盘

有可能达到其破裂转速，可能造成涡轮超转的危

险；另一方面，压气机失去提取功率，转速下降，对

气体的做功能力下降，可能引起喘振的危险。此

外，由于作动系统存在延迟，在极短的时间内燃烧

室供油流量还未来得及变化 [2‑3]，而空气流量下降，

油气比升高，因此燃烧室出口温度升高，可能导致

涡轮前温度超温的危险。这些性能参数的突变，

均有可能导致部件出现难以预测的继发性危险过

渡态载荷，造成主、被动安全策略失效。不同的轴

断裂形式下，上述危险事件发生的先后存在差异。

而轴断裂条件下的整机气路动态响应很难在试验

环境下模拟和测试，因此，通过仿真研究涡轮轴断

裂条件下涡扇发动机的性能变化能够对如何进行

合理有效的主、被动安全设计奠定理论基础和提

供参考。

对于涡轮轴断裂的研究目前主要集中在从结

构强度的角度围绕其载荷环境和疲劳寿命来开

展[2‑8]，对于涡轮轴断裂后整机气路参数的响应研

究较少。而要想对涡轮轴断裂条件下的发动机性

能进行仿真，需建立能够能够模拟气流参毫秒时

间量级的动态响应的性能模型。国内外学者对于

航空发动机过渡态性能建模进行了一定研究[9‑12]，

在此基础之上，笔者团队建立了针对空气系统强

瞬变过程的控制方程及模块化仿真模型，并仿真

分析了某型航空发动机高压涡轮轴断裂失效条件

下的空气系统强瞬变过程[13]。之后又研究了小涵

道比双轴混合排气涡扇发动机高压轴断裂失效后

的动态性能[14]。但大涵道比分排涡扇发动机的工

作状态和结构特征均与小涵道比混排涡扇发动机

有所不同，而高压轴断裂和低压轴断裂后的响应

也可能存在差异，因此文献[14]的结论无法直接外

推，因此需要针对大涵道比双轴分排涡扇发动机

高、低压轴断裂失效后的动态性能分别展开研究。

1 分排发动机轴断裂模型

本文首先依据部件法 [15‑19]采用面向对象的语

言在自主研发的过渡态性能仿真平台上搭建大涵

道比分排涡扇发动机的性能模型。主流路建模部

件主要包括进气道、风扇、中压压气机（增压级）、

高压压气机、燃烧室、高压涡轮前导向器、高压涡

轮、低压涡轮前导向器、低压涡轮、内涵喷管、外涵

喷管等部件。

其次，在此性能模型基础之上建立涡轮轴断

裂模型，以低压轴断裂模型为例，相比于正常的性

能模型，在低压轴断裂条件下，低压涡轮失去负载

而压气机失去驱动力，即涡轮输出功为零而低压

压气机提取功为零。因此，常规涡轮发动机性能

模型中的压气机和涡轮功率平衡及转速相等这两

个基本共同工作条件将不再适用。通过上述分析

得知，对于低压轴断裂条件下的涡轮发动机性能

建模来说，需要将低压压气机转速和低压涡轮转

速作为独立的试给变量，并针对发生断裂失效的

发动机转子建立新的模型和平衡方程。模型如图

1所示。

因此，可以给出在低压轴断裂的情况下，性能

模型中需要的试给参数为：发动机高压转子物理

转速 nh、风扇增压比 π cl、低压压气机物理转速 n cl、
高压压气机增压比 π ch、燃烧室出口总温 T *

4、低压

涡轮物理转速 n tl、高压涡轮膨胀比 π th、低压涡轮

膨胀比 π tl共八个试给参数。在忽略转子功率提

取和机械效率影响的情况下，所需满足的残量检

验方程有如下七个：

1）高压转子功率平衡残量

εh = P th - P ch - ( π30 )
2

Jhnh
dnh
dt （1）

式中 P th、P ch分别为高压涡轮和高压压气机功率；

Jh为高压转子的转动惯量。

2）低压压气机功率平衡残量

εcl = P cl + ( π30 )
2

J cln cl
dn cl
dt （2）

式中 P cl为低压压气机功率；n cl、Jcl分别为低压压

气机的物理转速和转动惯量。

3）低压涡轮功率平衡残量

ε tl = P tl + ( π30 )
2

J tln tl
dn tl
dt （3）
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式中 P tl为低压涡轮功率；n tl、J tl分别为低压涡轮的

物理转速和转动惯量。

4）高压涡轮流量连续残量

εwh =W th,in -W th,fig （4）
式中W th,in为高压涡轮进口燃气流量，W th,fig为高

压涡轮特性图上查得的燃气流量。

5）低压涡轮流量连续残量

εwl =W tl,in -W tl,fig （5）
式中W th,in 为低压涡轮进口燃气流量，W tl,fig 为低

压涡轮特性图上查得的燃气流量。

6）外涵喷管流量连续残量

εwno =W no,in -W no,cr （6）
式中W no,in为外涵喷管进口燃气流量，W no,cr为依

据外涵喷管喉道面积计算的燃气流量。

7）内涵喷管流量连续残量

εwni =W ni,in -W ni,cr （7）
式中W ni,in 为内涵喷管进口燃气流量，W ni,cr为依

据内涵喷管喉道面积计算的燃气流量。

通过上述分析发现：未知数个数比方程个数

多一个，该模型无法求得唯一解，因此选择以燃油

流量不变作为控制规律，相当于增加了一个残量

方程，如下式所示。此时未知数个数等于程方程

个数，该模型有唯一解。

8）燃油流量连续残量

ε f =W f -W f,t4 （8）
式中W f为由发动机供油规律确定的燃油流量，

W f,t4为由燃烧室出口总温计算的燃油流量。

高压轴断裂模型完全类似，在此不做赘述。

2 仿真结果

发动机轴断裂的诱因主要有两类：其一是在

最大功率或负载条件下诱发涡轮轴内部缺陷的急

剧扩大而直接失效；另一类是长时间连续工作条

件下损伤积累。因此本文选择发动机的两个典型

状态，即飞行高度为 0 km、飞行马赫数为 0的地面

起飞状态和飞行高度为 11 km、飞行马赫数为 0.8
的高空巡航状态，分别在高压轴断裂和低压轴断

裂条件下进行仿真，所采用假设与文献 [14]一致。

仿真结果如下。

2. 1 共同工作线变化分析

地面起飞状态下，低压轴断裂后的 28 ms，低
压涡轮即达到其破裂转速；高压轴断裂后的 28
ms,中压压气机即发生喘振。巡航状态下，低压

轴断裂后的 43 ms，低压涡轮即达到其破裂转速；

高压轴断裂后的 61 ms,中压压气机即发生喘振。

下面通过发动机的共同工作线对上述结果进行

解释。

在巡航状态下，内涵喷管、外涵喷管、涡轮导

向器均处于临界或超临界状态。而在地面起飞状

态下，进气速度较低，此时外涵喷管处于亚临界状

态，因此风扇在两种稳态条件下的共同工作线并

不重合；低压涡轮导向器也处于亚临界状态，但接

近临界状态，因此高压压气机在两种稳态条件下

的共同工作线也并不重合，但相距较近。常见大

涵道比民用发动机为了防喘振，会在中压压气机

上设置可调放气活门，将一部分气体引入外涵，引

气比例与马赫数、高压转子转速等有关。考虑到

图 1 低压涡轮轴断裂模型

Fig.1 Model of low‑pressure turbine shaft fracture
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可调放气活门的引气打破了压气机与涡轮的流量

平衡，因此中压压气机在两种稳态条件下的共同

工作线也并不重合。

在涡轮轴断裂后，风扇、中压压气机、高压压

气机的工作状态均偏离稳态工作点（工作点变化

方向如图中箭头所示），因此轴断裂发生后的共同

工作线出现了不同程度的转折。其中低压轴断裂

后风扇的工作线变化很小，这是由于风扇质量较

大，转动惯量较大，维持原工作状态能力较强，且

风扇压比本身较低，其进出口气流参数变化幅度

较小，所受影响较小，所以风扇在轴断裂后的工作

线偏离稳态工作线程度最小。

下面首先讨论低压轴断裂后发动机共同工作

线的变化。图 2~图 4分别为低压轴断裂后风扇、

中压压气机、高压压气机工作线的变化。

两种状态下低压轴断裂后，风扇的工作点在

特性图上均向左下方移动。地面起飞状态下，折

合转速下降 7.5%；增压比由 1.5下降至 1.44。巡

航状态下，折合转速下降 4.63%；增压比由 1.67下

降至 1.62。折合转速降低是由于低压转子物理转

速降低，但进气温度仍保持不变。增压比下降也

是由于物理转速降低，风扇失去功率输入，对气体

的压缩能力略有下降。在低压涡轮超转之前风扇

并没有喘振，这是由于外涵道的分流作用起到较

好的防喘振效果，抑制了风扇喘振的发生。

两种状态下低压轴断裂后，中压压气机的工

作点在特性图上均向左下方移动。地面起飞状态

下，折合转速下降 6.49%；喘振裕度由 19.0%上升

至 31.6%；增压比由 1.44下降至 1.32。巡航状态

下，折合转速下降 6.49%；喘振裕度由 15.7%上升

至 19.3%；增压比由 1.56下降至 1.50。折合转速

与压比的变化的趋势与原因与风扇类似。同样，

在低压涡轮超转前中压压气机也并未发生喘振。

这一方面是因为低压转子转速降低造成对来流的

抽吸能力减弱，空气流量略有减小，但中压压气机

之后的高压压气机仍保持较高转速，仍具有较大

的做功能力和对来流的抽吸作用，使得气流在中

压压气机中的流通更为顺畅；另一方面，可调放气

活门对喘振也起到了一定抑制作用，因而中压压

气机的喘振裕度反而有所提高。

两种状态下低压轴断裂后，高压压气机的工

作点在特性图上均向右上方移动。地面起飞状态

下，折合转速上升 2.31%；喘振裕度由 26.3%下降

至 24.1%；增压比由 11.2上升至 12.0。巡航状态

下，折合转速上升 1.07%；喘振裕度由 24.4%下降

至 24.1%；增压比由 11.9上升至 12.3。折合转速

的上升是由于低压轴断裂后风扇和中压压气机压

比下降，导致进入高压压气机的气体总温下降，而

高压轴转速几乎不变，所以折合转速下降。增压

比升高是因为涡轮前温度升高，在喷管和涡轮导

向器均处于临界状态的情况下，涡轮膨胀比及效

图 3 低压轴断裂中压压气机工作线变化

Fig.3 Working line of medium‑pressure compressor with
low‑pressure shaft fracture

图 2 低压轴断裂风扇工作线变化

Fig.2 Working line of fan with low‑pressure shaft fracture

图 4 低压轴断裂高压压气机工作线变化

Fig.4 Working line of high‑pressure compressor with
low‑pressure shaft fracture
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率可近似视为常数。因此，高压涡轮功增大，根据

高压涡轮功与高压压气机功平衡关系式：

cpT t3 [ ( π ch )
γ- 1
γ - 1 ) ]

η c
= cp,gT t4 ( )1- 1

π ( γg - 1 )/γgth

η tηm

（9）
式中 T t3 为高压压气机入口温度，cp 为比定压热

容，γ为比热比，η t、ηm分别为热效率和机械效率，

η c为压气机效率，下角标 g表示燃气。可以看出

等式右端增大，要想压气机功与之平衡，等式左端

高压压气机压比必然上升。由于涡轮前温度增高

导致高压涡轮导向器相对流通能力下降，因此高

压压气机喘振裕度略有下降，但不足以引发高压

压气机喘振。

倘若提高涡轮盘的破裂转速，还可以得到在

压气机和涡轮转子完整性被破坏（以及其他严重

损伤发生）之前，巡航和地面起飞两种状态下低压

轴断裂后一般不会发生喘振现象，这是由于大涵

道比分排涡扇发动机较大外涵的分流作用和可调

放气活门的放气对防喘振起到一定作用。

下面讨论高压轴断裂后发动机工作线的变

化。图 5~图 7分别为高压轴断裂后风扇、中压压

气机、高压压气机工作线的变化。

两种状态下低压轴断裂后，风扇的工作点在

特性图上均沿着等折合转速线向喘振边界移动，

但变化幅度较小。这是由于其物理转速和进气温

度都几乎不变，所以折合转速保持不变。但由于

中压压气机做功能力并未减弱，因此中压压气机

进口的流量和压力变化都很较小。对于风扇而

言，其进出口气流状态变化较小，其工作状态所受

影响较小，因此其工作点的移动幅度也较小。

两种状态下低压轴断裂后，中压压气机的工

作点在特性图上均沿着等折合转速线向左上方移

动，直至达到喘振边界。地面起飞状态下，增压比

由 1.44上升至 1.58。巡航状态下，增压比由 1.56
上升至 1.71。折合转速不变的原理与风扇相同。

增压比的升高是因为涡轮前温度上升导致低压涡

轮功上升，由压气机与涡轮的功平衡原理可知低

压轴上所连压气机的压比必然上升。中压压气机

发生喘振的主要原因是高压压气机转速下降，对

来流气体的抽吸能力下降，导致在高压压气机的

进口前气体流通发生了阻塞，进而导致中压压气

机背压升高，中压压气机逆压梯度更大，气体更难

被压缩，从而引发中压压气机喘振。

两种状态下高压轴断裂后，高压压气机的工

作点在特性图上均向左下方移动。地面起飞状态

下，折合转速下降 6.26%；增压比由 11.2下降至

9.4。巡航状态下，折合转速下降 6.41%；增压比

由 11.9下降至 10.3。由于高压转子物理转速大幅

降低，而高压压气机进口温度由于中压压气机压

比上升而略有上升，两者共同作用使得折合转速

大幅降低。增压比下降也是由于转速降低，高压
图 5 高压轴断裂风扇工作线变化

Fig.5 Working line of fan with high‑pressure shaft fracture

图 6 高压轴断裂中压压气机工作线变化

Fig.6 Working line of medium‑pressure compressor with
high‑pressure shaft fracture

图 7 高压轴断裂高压压气机工作线变化

Fig.7 Working line of high‑pressure compressor with
high‑pressure shaft fracture
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压气机失去功率输入，对气体的压缩能力下降所

致。由于高压压气机转速高、压比大，因此高压轴

断裂对其产生的影响也大，工作点的变化幅度较

风扇和中压压气机也更大。

2. 2 转子转速变化分析

图 8~图 10为低压轴断裂后，各转子物理转

速变化的示意图。由图分析可知，低压轴断裂后，

由于低压涡轮失去负载，轴功无法输出，因此低压

涡轮转速迅速升高；风扇和中压压气机由于失去

功率输入，因此转速迅速下降。而高压轴在转动

惯量的作用下仍在短暂时间内基本保持原有转速

不变。在地面起飞状态下，低压轴断裂后约 28
ms后低压涡轮达到其破裂转速；在巡航状态下，

低压轴断裂后约 43 ms后低压涡轮即达到其破裂

转速。相比之下，虽然巡航状态下正常工作时低

压轴转速高于地面起飞状态，但巡航状态下从低

压轴断裂到轮盘破裂的间隔时间更长，风扇和涡

轮盘的转速上升速率更低。在涡轮盘破裂之前，

并未出现压气机喘振或轮盘超温现象，因此预防

在低压轴断裂后低压涡轮超转是主被动安全设计

中需要着重考虑的问题。

同理，在高压轴断裂后，低压转子转速基本保

持不变而高压涡轮转速上升，高压压气机转速下

降，如图 11~图 13所示。由于风扇的质量较大，

转动惯量也大，维持转速的能力较强，因此高压轴

图 8 低压轴断裂风扇物理转速变化

Fig.8 Physical speed of fan with low‑pressure
shaft fracture

图 9 低压轴断裂低压涡轮物理转速变化

Fig.9 Physical speed of low‑pressure turbine with
low‑pressure shaft fracture

图 10 低压轴断裂高压轴物理转速变化

Fig.10 Physical speed of high‑pressure shaft with
low‑pressure shaft fracture

图 12 高压轴断裂高压涡轮物理转速变化

Fig.12 Physical speed of high‑pressure turbine with
high‑pressure shaft fracture

图 11 高压轴断裂高压压气机物理转速变化

Fig.11 Physical speed of high‑pressure compressor with
high‑pressure shaft fracture
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断裂后高压压气机转速的降低幅度大于低压轴断

裂后风扇转速的降低幅度。除此之外，还可以得

知，中压压气机发生喘振时高压涡轮尚未达到其

破裂转速，由于喘振会消耗大量能量，因此可以预

判涡轮盘在喘振发生之后通常也不会达到破裂转

速，不容易造成高能碎片非包容的危害性后果。

因此，低压轴断裂可能造成的后果可能会比高压

轴断裂造成的后果更为严重和不可接受。

2. 3 燃烧室出口温度分析

图 14和图 15分别是低压轴断裂和高压轴断

裂后，燃烧室出口气流温度变化示意图。在短时

间内供油量不变的条件下，燃烧室油气比和燃烧

室出口温度都会呈上升趋势。总体来看，在涡轮

轴断裂后的短时间内，高压涡轮进口温度上升最

高只有 55 K左右，考虑到转子还有一定的热容，

因此可以认为轴断裂后的短时间内一般温度上

升不会超过材料的耐温极限，转子在达到破裂转

速之前涡轮仍具备做工能力，依旧能够被继续

加速。

2. 4 和小涵道比混排涡扇发动机高压轴断裂对比

文献 [14]模拟了小涵道比混排涡扇发动机高

压轴断裂后的气路响应，本文模拟的大涵道比分

排涡扇发动机高压轴断裂后的气路响应情况与之

有所不同，对比如表 1所示。

大涵道比分排涡扇发动机和小涵道比混排涡

扇发动机的常用工作条件和自身结构特点均有所

不同，因此两种不同类型的发动机在高压轴断裂

后呈现出不同的过渡过程响应，下面进行具体

分析。

大涵道比分排涡扇发动机高压轴断裂后，其

转速的下降相比于小涵道比混排涡扇发动机较为

缓慢，具有更好的维持做功的能力；同时大涵道比

分排涡扇发动机涡轮前温度的上升幅度较小，涡

图 14 低压轴断裂燃烧室出口温度变化

Fig.14 Temperature at the combustion chamber outlet
with low‑pressure shaft fracture

图 15 高压轴断裂燃烧室出口温度变化

Fig.15 Temperature at the combustion chamber outlet
with high‑pressure shaft fracture

表 1 不同种类发动机高压轴断裂结果对比

Table 1 Comparison of different engines with high⁃pressure shaft fracture

对比项

最先发生的危险事件

最先发生的危险事件

燃烧室出口温度

高压压气机喘振裕度

飞行状态

地面起飞

巡航状态

地面起飞

地面起飞和巡航状态

大涵道比分排涡扇发动机

中压压气机喘振

中压压气机喘振

温度升高约 50 K，一般不会造成超温

上升

小涵道比混排涡扇发动机 [14]

涡轮盘超转

高压压气机喘振

温度升高约 200 K，可能超温

下降

图 13 高压轴断裂低压轴物理转速变化

Fig.13 Physical speed of low‑pressure shaft with
high‑pressure shaft fracture
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轮导向器堵塞情况也较为轻微；此外，较大外涵的

分流作用与可调放气活门的放气作用都对高压压

气机防喘振产生一定作用，因此大涵道比民用发

动机在高压轴断裂后并未引起小涵道比军用发动

机出现的高压压气机喘振现象，而是中压压气机

背压升高导致逆压梯度增大占据主导造成了中压

压气机喘振的后果。

在小涵道比混排涡扇发动机地面起飞状态，

高压轴断裂后不超过 0.12 s的时间内，涡轮前温

度就超过其最高限制温度，但大涵道比分排涡扇

发动机高压轴断裂后短时间内基本不会出现超温

现象，主要原因是大涵道比分排涡扇发动机风扇

的做功能力受高压轴断裂的影响较小，在高压轴

断裂后仍能维持较强做功能力，导致风扇的空气

流量下降程度小于小涵道比混排涡扇发动机，在

燃油流量不变的情况下，燃烧室温升自然较小；同

时大涵道比分排涡扇发动机模型的燃油流量、油

气比和燃烧室出口温度本身较小涵道比混排涡扇

发动机模型的更低，且从涡轮轴断裂后到发生首

个危害事件的时间较短，所以在压气机喘振、涡轮

转子超转等继发性危险事件发生前，涡轮前温度

上升幅度没有小涵道比混排涡扇发动机快。

3 结 论

本文建立了大涵道比分排涡扇发动机低压轴

断裂和高压轴断裂条件下过渡态共同工作方程，

分别分析了低压轴断裂和高压轴断裂后整机气路

参数的瞬态响应，结果表明：不同种类的发动机、

不同的轴断裂形式、不同的工作状态均会对轴断

裂条件下发动机性能响应产生影响。基于本文的

仿真算例，可以得到如下结论：

1）对于大涵道比分排涡扇发动机，在巡航和

地面起飞状态下高压涡轮轴断裂时最先发生的危

险均是中压压气机喘振，低压涡轮轴断裂时最先

发生的危险均是低压涡轮达到其破裂转速，因此

低压轴断裂所带来的危害大于高压轴断裂所带来

的危害，在主被动安全设计中应谨防低压轴断裂

后涡轮超转所带来的危害事故。

2）低压轴断裂时，低压转子喘振裕度增加，

高压转子喘振裕度减小，但一般不会引发高压压

气机喘振。高压轴断裂时，高压转子喘振裕度增

加，低压转子喘振裕度减小。

3）大涵道比分排涡扇发动机涡轮轴断裂后，

在压气机喘振、涡轮转子超转等继发性危险事件

发生前，一般不会造成涡轮前温度超温的危险。

4）由于转子转动惯量等差别，大涵道比分排

涡扇发动机高压轴断裂后最先发生的继发性危害

事件为中压压气机喘振，这与小涵道比混排涡扇

发动机高压轴断裂后的响应有所不同。
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