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Design and Experimental Study for the Surge Recovery of Turboprop 
Engine

涡桨发动机消喘设计及试验研究

在
航空发动机发展早期，主

要追求高推力、低油耗等

性能指标，喘振问题并未

引起足够重视，也没有开展针对性

研究。随着航空技术的发展，飞机

的飞行速度和高度不断增加，对飞

机的机动性要求也越来越高，发动

机在使用过程中暴露出来的气动失

稳喘振现象越来越多，而且现有的

理论和试验研究结果以及发动机使

用过程中发生的事故均表明，当发

动机进入喘振时，会出现进气道 / 尾

喷管喷火、燃烧不稳定、发动机性

能指标降低、转子叶片强迫振动、

发动机结构完整性破坏甚至熄火停

车等情况，严重威胁飞行安全。因此，

在飞机飞行过程中，绝不允许发动

机在喘振状态下工作。

在发动机试车台上，喘振通常

是容易被发现的，因为喘振时伴随

压缩气流冲击波带来的巨大的“砰”

的声音，而且可在发动机进气道 /

尾喷管观察到火焰，试验操作员可

及时迅速下拉油门杆来避免危险后

果发生。但对于飞行过程中正在驾

驶飞机的飞行员，不一定能及时发

现喘振，尤其是对涡桨发动机，螺

旋桨高速运转带来的气流声音传入

飞机座舱，可能会覆盖喘振发生时

随着装机对象、飞行任务和工作环境等的变化，航空发动机使用过程中在内部或外部干扰下（ 部件老化、雷
雨天气、导弹武器的使用和舰面起降等 ）无法实现正常工作的自我保持时，极易发生喘振。为保证飞行安全，
确保发动机的气动稳定性已成为发动机设计的硬性要求。

■  徐艳冰  周七二  郑益民  张光宇 / 中国航发湖南动力机械研究所

的声音，那么当试验结果显示发动

机常规控制器设计不足以使压气机

自动从喘振中立即恢复时，特别设

计喘振检测和消喘功能就变得必不

可少。

喘振检测和消喘控制设计
为了全面反映发动机工作中压气机

喘振信息，喘振识别特征参数可以

选择某个单独参数或某些参数的组

合。涡桨发动机为实现工作状态的

良好控制，装有获取压气机出口压

力的信号传感器，而发动机工作中

的压气机喘振也是以压力脉动的形

式出现。通过对不同结构尺寸的发

动机喘振统计特征参数分析，喘振

时的压气机出口压力脉动通常具有

相对固定的频率，因此选择压气机

后的压力作为喘振的特征参数可全

面反映压气机喘振信息。同时利用

参与发动机控制的压气机出口压力

作为喘振检测特征参数，不需要增

加额外的测试设备，相应的喘振检

测和消喘控制的逻辑和功能通过软

件就可实现，简单易行，工作可靠。

基于压气机出口压力的喘振检

测和消喘设计在工作中根据压气机

出口压力进行喘振实时检测，当压

气机出口压力变化率与出口压力的

比值θ 满足发动机喘振检测阈值，

且压气机出口压力脉动频率也满足

检测阈值时，判断发动机喘振，并

同步执行消喘。措施主要包括自动

点火、自动增加放气阀开度和自动

减油。其中自动点火是控制发动机

点火系统工作，使点火电嘴持续点

火，最大程度确保燃烧室燃烧稳定，

预防熄火 ；自动增加放气阀开度是

控制压气机级间放气阀开度在原基

础上增加，以缓解压气机流路堵塞，

使压气机快速恢复稳定 ；自动减油

是以发动机正常燃油控制回路中燃

油流量为基础，进行燃油增长步长

系数的调整，降低燃油供应以减少

发动机能量输入，从而降低发动机

喘振强度和喘振造成的危害，同时

保证恢复供油时不致引起二次喘振。

试验设备与测试系统
在发动机台架试验上诱发整机喘振

的方法主要有调节几何面积、高压

压气机后注气/喷水和燃油阶跃脉冲

等。其中喷水需要庞大的净水系统，

调节几何面积需要多次装拆调试，

燃油阶跃脉冲需要专用的辅助供油

系统和改造的燃油喷嘴，上述方式

需要的试验平台适应性改造成本和周

期均相对较长，而高压压气机后注气
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的方式在涡轴发动机上已得到广泛应

用，试验成本低，试验效果良好。

根据涡桨发动机的结构特征，

借鉴涡轴发动机整机逼喘试验相关

经验，通过燃烧室机匣的飞机引气

口接入外部高压气源进行发动机喘

振检测与消喘验证试验。考虑到涡

桨发动机在带螺旋桨的发动机试车

台（桨台）固定于安装架后，发动

机中心距离地面高度约 8m，使得在

发动机运行条件下无法布置高压气

源管道 ；而发动机喘振是压气机中

压缩气流沿轴线方向发生的低频、

周期性、高振幅气流振荡，涡桨发

动机在轴功率试车台（轴台）试验

和桨台试验中的压气机特性一致。

因此，为满足接入高压气逼喘试车

台适应性改造条件，在涡桨发动机

轴台开展试验。喘振检测与消喘试

验装置如图 1 所示，主要由高压气瓶、

压力表、减压阀、电动调节阀、电

磁阀、电气与控制系统、测试系统、

燃油系统和滑油系统等组成。

高压气瓶组的高压气瓶充气压

力最高可达 14MPa，试验中高压气

瓶中流出的压缩空气汇入集气管后，

通过减压阀和电动调节阀送至与燃

烧室机匣上飞机引气口相连的金属

软管内，最后经燃烧室机匣上的飞

机引气口进入发动机。其中电磁阀

控制高压气是否进入发动机，压力

传感器用于测量管道中高压气压力，

温度传感器用于监测关闭外部高压

气源时从飞机引气口流出的压气机

出口气流温度，确保发动机正常工

作状态下外部高压气源管路上连接

的电气和测试设备处于安全的工作

温度。

试验中为了能够及时判断发动

机是否发生喘振现象，以及获取发

动机喘振发展过程各截面压力、温

度和转速等参数的变化特征，除了

需要对常规的发动机性能参数和安

全监控参数进行测试外，还需对发

动机压气机进出口截面的压力参数、

发动机转速等进行动态测试。采用

动态数据记录仪，全部动态测试数

据同步采集并实时存储，试验中设

置的动态参数采样频率为 10kHz。同

时，为防止喘振瞬时气动冲击力突然

增加造成测试探针断裂，测试探针均

采用支杆加内嵌整流罩一体化结构设

计，并在试验前对测试探针进行强度

校核和动强度破坏试验，确保试验期

间测试探针安全可靠地工作。

试验过程
试验中调节发动机至规定状态稳定

工作后，缓慢打开高压气瓶进行喘

振检测与消喘验证试验。如果发动

机出现高压压气机出口总压（P
t3
）、

高压压气机出口静压（P
s3

）突然下

降，同时伴有“砰”的声音，表明

发动机出现了喘振，喘振后要求试

车台操作人员立即关闭引气电磁阀。

此时如果发动机自动消喘，则保持

油门杆不变，发动机恢复稳定工作

后按发动机停车程序正常停车 ；如

果发动机未能自动消喘，则下拉油

门杆调节发动机至空中慢车状态后

按发动机停车程序正常停车。试验

程序如图 2 所示。试验中为充分验证

压气机级间放气阀不同开度条件下，

发动机喘振发生及消喘过程主要性

能参数变化，选择在压气机级间放

气阀关闭（最大巡航状态）和放气

阀开启（0.5 倍最大巡航状态）的两

个工作状态进行验证试验。

试验结果及特性分析
最大巡航状态喘振检测与消喘试验

过程中发动机主要性能参数实时曲

线如图 3、图 4 和图 5 所示。可以看

出，接入高压气后约 15.8s 时发动机

高压压气机出口总压出现明显下降，

高压压气机进口温度出现明显上升，

图 1    喘振检测与消喘试验装置

高压气瓶

压力表

电动调节阀 压力传感器

温度传感器

调压阀

减压阀 电磁阀

发动机试验件

图 2   试验程序示意
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这是由于高温燃气在发动机中出现

了向前回流，试验中也听到了明显

“砰”的声音，监控画面观察到发动

机进气道有火焰喷出，同时伴随进

气道剧烈抖动，即发动机发生喘振，

说明接入高压气可实现发动机大工

作状态逼喘。喘振发生后采集数据

从喘振发生t
1
至消喘恢复t

3
（压气机

出口压力开始呈稳步上升趋势）的

时间约 0.365s，喘振发生后动态数

据从喘振发生t
1
至消喘恢复t

3
时间

约 0.192s，数采和动态频率特性差异

分析是由于数采引压管路长度明显

大于动态引压管路，使得其容腔效

应明显，采集的喘振过程信号发生

失真，因此使用动态采集数据分析

喘振发生后主要性能参数变化情况。

喘振发生时刻动态数据得到的θ 约

为 18.5/s，喘振t
1
至t

2
时间段高压压

气机出口压力变化频率约为 5.9Hz，

喘振t
2
至t

3
时间段压力脉动幅度明显

降低，高压压气机出口压力变化频

率也有显著增加，约为 23Hz。判断

喘振发生后控制点火系统自动持续

点火，数据显示发动机排气温度在

喘振发生后维持良好，说明点火电

嘴点火可维持燃烧室稳定工作，防

止熄火。判断喘振发生后，控制压

气机级间放气阀从关闭状态切换至

开 启 状 态， 开 度 瞬 时 增 加 约 50%，

发动机燃油增长步长系数设定为较

低的系数值，减少了燃油供应，上

述措施有效缓解了压气机中的气流

堵塞和喘振发生后能量的输入，数

据显示t
2
时刻后喘振幅度明显降低，

且发动机在t
3
时刻高压压气机出口

压力逐渐恢复，即发动机已安全快

速地退出喘振，多轮次逼喘试验后

对发动机分解检查结果也表明发动

机状态良好，说明采取的消喘措施

及时降低了压气机工作线，使其较

快地从喘振中恢复，压气机未进入

持续喘振循环，逼喘未对发动机产

生影响功能性能的破坏性损害。喘

振消除后控制系统控制发动机按喘

振前的油门杆位置恢复发动机工作

状态，数据显示发动机转速、温度

图 3   最大巡航状态接入高压气后主要参数变化特性
（ 数采采集 ）

图 4   最大巡航状态喘振发生和恢复过程主要参数变化特性
（ 数采采集 ）
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图 5  最大巡航状态喘振发生和恢复过程主要参数变化特性（ 动态 ）

相对时间 /s

压
力

（
P）

转
速

（
N

）
温

度
（

T）

t 1 t 3t 2

6.6 8.0 8.48.2 8.67.2 7.46.8 7.0 7.6 7.8

Tt3

Tt25

N H

N L

N P

Pt21

Pt25

Ps3

Pt3



39航空动力 I  Aerospace Power    2024年 第6期

技术 ┃ Technology

相对时间 /s 相对时间 /s
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图 7  0.5 倍最大巡航状态喘振发生和恢复过程主要参数变化特性
（ 数采采集 ）

图 8  0.5 倍最大巡航状态喘振发生和恢复过程主要参数变化特性（ 动态 ）

图6   0.5倍最大巡航状态接入高压气后主要参数变化特性
（ 数采采集 ）

与喘振发生前基本相当。

0.5 倍最大巡航状态喘振检测与

消喘试验过程发动机主要性能参数

实 时 曲 线 如 图 6、 图 7 和 图 8 所 示，

发动机主要性能参数变化特征与最

大巡航状态一致。可以看出，接入

高 压 气 后 约 12.7s 时 发 动 机 发 生 喘

振，进入喘振需要时间较最大巡航

状态短，这是由于此时发动机状态

低于最大巡航状态，工作中压气机

出口压力更低，因此更低的外部高

压气压力即可实现压气机逼喘。喘

振 发 生 时 刻 动 态 数 据 得 到 的θ 约

为 19.4/s，喘振t
1
至t

2
时间段高压压

气机出口压力变化频率约为 5.3Hz，

从喘振发生t
1
至消喘恢复t

3
时间约

0.142s ；喘振发生后采取控制点火

系统工作、放气阀从非全开状态切

换至全开状态、发动机燃油增长步

长系数设定为较低的系数值后，发

动机燃烧室未熄火可维持稳定工作，

压气机也在极短时间内安全消喘，

并在消喘后按喘振前的油门杆位置

恢复发动机工作状态，数据显示发

动机转速、温度与喘振发生前基本

相当。

结束语
通过开展涡桨发动机喘振检测与消

喘设计及试验可知，接入高压气能

够实现发动机大工作状态的整机逼

喘，发动机不同工作状态喘振压气

机出口压力脉动幅频特性具有一致

性，采用压气机出口压力作为喘振

检测特征参数可及时有效地识别发

动机喘振，喘振发生后执行点火电

嘴点火、压气机级间放气阀开度增

加和降低燃油流量等消喘措施可以

较快地将发动机从喘振中恢复，避

免压气机进入喘振循环，从而最大

程度降低喘振对发动机的破坏性损

坏，保证发动机气动稳定性和安全

性。消喘设计在一定程度上增强了

发动机在复杂进气条件下工作的能

力，对需要执行特殊飞行任务和在

复杂进气环境工作的发动机气动稳

定性设计具有借鉴意义。      

（徐艳冰，中国航发湖南动力机

械研究所，高级工程师，主要从事

航空发动机总体性能设计）
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