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摘要：针对涡扇发动机起动过程出现失速的问题，对典型失速现象进行分析，提出了 1 种基于数字式控制系统的涡扇发动机

起动过程失速检测方法。通过对比压气机失速和整机起动过程失速之间的特征差异，识别出失速检测的判据，建立起动过程失速检

测的基础算法模型，并依据相似原理对模型进行修正，提高了算法的适应性。以某型发动机为平台对该检测方法进行仿真和试验验

证，结果表明：该方法可有效检测出发动机起动过程的失速，尤其是在辅助动力工作时，失速检测的灵敏性、适用性和准确性明显提

高。
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Stall Detection Method of Turbofan Engine Starting Process Based on Digital Control System
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Abstract: Aiming at the problem of the turbofan engine stall starting袁the typical stall phenomenon was analyzed. A stall detection

method based on digital control system was presented for turbofan engine starting process. The criterion of stall detection was identified by
comparing the characteristic difference between the compressor stall and the engine starting process stall. The basic algorithm model of stall
detection during starting process was established袁and the model was modified according to the principle of similarity袁which improved the
adaptability of the algorithm. The detection method was simulated and tested on the platform of a certain engine. The results show that the
method can effectively detect the engine starting stall袁especially in auxiliary power operation袁the sensitivity袁applicability and accuracy of
stall detection are obviously improved.
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0 引言

航空发动机的起动能力是实现其他所有功能的

前提，起动过程要求时间短，成功率高，且不能出现超

温、失速或喘振等异常情况。良好的起动是保证飞机出

勤率和准点率的必要条件。在军用发动机的考核标准

中，要求发动机的地面起动成功率达到 99.5%以上[1]。

在发动机外场使用中，当侧风、吸入尾烟、控制系统偏

离期望等现象超出发动机容忍能力时，压缩系统会进

入不稳定的失速工作状态，导致压气机出口压力和压

缩效率降低，从而使发动机排气温度迅速升高至超过

限制值进而导致起动失败。为避免上述起动失败情况

的发生，工程上希望能够检测该失速并通过处置措施

退出失速，提高发动机起动能力。

针对失速的检测国内外开展过大量研究。文献[2]

中详细叙述了国外针对失速的理论和试验研究，主要

关注失速初始扰动问题，通过对试验数据开展时域分

析、频域分析、时频域分析、统计特征分析和相关分析

等方法发现初始扰动[3-5]。国内的张靖煊、李应红、刘勃
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等[6-8]采用时域分析法发现了失速先兆；吕建伟、程晓

斌、林峰、毛发金等[9-12]采用时频分析法开展失速检测

研究；李长征[13]提出 1 种基于 D-S（Dempster-Shafer）

证据融合监测算法；文壁[14]在整机试验中采用小波分

析方法检测起动过程的失速。上述方法虽然都能检测

出失速，但无法在整机的控制系统中使用。另外，第 3

代航空发动机采用的压差式喘振压力传感器仅能可

靠检测高状态的喘振，无法兼容检测起动过程的失

速。数字式控制系统应用后，检测温度变化量与转速

变化量比值 驻T6/驻n2 的方法用于检测起动失速，但该

方法在兼容加载、引气、辅助动力差异上存在不足，其

灵敏性、适用性和准确性也存在一定问题。

本文在发动机起动过程失速机理研究的基础上，

基于数字式控制系统提出 1 种基于压气机出口压力

检测发动机失速的方法。

1 失速机理

失速是压缩系统不稳定工作的 1 种典型情况，在

失速情况恶化到一定程度时，可能导致更加具有危害

性的喘振发生。在压气机工作时叶片推动气体对其作

功产生压比，气流是逆压力梯度流动，限制了压气机

稳定工作。

在给定转速时，减小压气机出口面积增加节流比

时，压气机空气流量减小，使压气机进口气流攻角增

大，当攻角增大到一定程度时，会使叶片吸力面叶背

处产生气流分离。虽然所有叶片都处于相同的气流攻

角下，但只有某个叶片首先出现气流分离失速，形成

局部的失速气团，失速气团内总压和流动性降低。该

失速气团在转子的相对坐标中以与转子相反的方向

转动，其转动速度为转子转速的 10%~90%[2]。当继续

减小压气机出口面积增加节流比时，空气流量进一步

降低，气流攻角继续增大，此时失速气团数量增加，可

能扩展到整个叶栅中堵塞流道，导致发动机工作完全

失稳。

压气机的失速分为 2 种：渐进失速和突变失速。

渐进失速在失速开始后压比逐渐减小，而突变失速具

有压力突降的不连续压比特性[2]。出现失速后，会使压

气机的出口压力降低并且出现频率较高、幅值较低的

周期性振荡波动，进一步恶化后可能出现频率较低而

幅值较高的周期性振荡波动，即发生喘振。

2 起动过程失速机理

在发动机结构中，压气机后面有主燃烧室和涡

轮。充当节气门对压气机起节流作用的是高压涡轮导

向器（简称高导）。在起动或加速过程中，由于燃烧室

燃油流量的增加，主燃烧室的“热节流”作用使压气机

出口压力上升，发动机工作点有向喘振边界移动的趋

势。“热节流”的工作原理可从流量方程上解释，在稳

态时燃烧室出口高导处流量的流量方程为

G = m· p
T姨 ·q(姿)·A （1）

式中：m 为常数；P为总压；T 为总温；q (姿) 为流量系

数；A 为流通面积。

在起动或加速过程中燃烧室喷入多余的油量时，

温度升高，假设压力不变，流量系数 q(姿)不变时，为把

增加的质量流量排出，需增大流通面积 A。而 A 通常

是不可改变的，加速过程喉道处于临界状态 q (姿)=1
也不可变（起动过程即使未达到 1，其变化量也很

小），此时只能改变压力或者质量流量 G。燃油流量增

加时，温度升高，此时为保证正常的流通只能把压力

升高或者把进气流量降低（式（2）），在转速不变的前

提下二者均会使压气机的工作点向喘振边界方向移

动，这就是“热节流”使发动机工作线向喘振边界移动

的原理。

G↓+驻G↑= m· p↑
T↑姨 ·q(姿)·A （2）

在起动过程中，当供油不合理或不准确导致油量

偏多时，就可能导致发动机出现失速，从而由于排气

温度超温而导致起动失败。出现超温的主要原因是压

气机出现失速导致压气机效率、压比降低，从而使涡

轮膨胀比降低，涡轮膨胀作功能力下降，不能把以温

度为形式的内能有效地转化为动能作功使转子加速

转动，导致出现排气温度不断升高而发动机转速不上

升或者缓慢上升的物理现象，当排气温度超出规定的

限制值时，就出现了超温现象。该过程中若通过高频

压力传感器检测压气机出口压力，会发现出口压力明

显降低且出现高频、低幅的摆动现象。发动机起动过

程的失速类型根据其出现的起点分为点火失速和起

动过程中失速 2 种类型：（1）点火失速是由于点火点

油量过多，导致点燃后对压气机的“热节流”过强，直

接使压气机工作点越过稳定边界而进入失速状态；

（2）起动过程中的失速是由于在起动供油后的某段转

2



杨怀丰等：基于数字式控制系统的涡扇发动机起动过程失速检测方法第 3 期

速下供油过多，“热节流”过强导致发动机越过稳定边

界而进入失速状态。

区分起动过程超温失败的原因是点火失速还是

点火成功后在起动过程中的失速，主要有 2 种方法：

（1）借助压气机出口脉动检测结果查看脉动量超标的

时间点来区分；（2）通过对比相同转速下起动失败与

正常起动时的压比（对比高压换算转速 n2R 与压气机

压比 仔C 的关系）来判断，若是点火失速，则所有转速

下的压比都低，若是在起动过程中出现的失速，则仅

在部分转速时出现压比较低的现象。

在发动机工作过程中发生的是失速还是喘振，可

以通过 Greizer 在 1976 年建立的系统模型来描述和

解释[15]。Greizer 通过 4 个方程描述发动机整个系统的

动态响应过程

Lc

A c
·d(籽·A c·Cxc)

dt = Lc

A c
·d(mc)

dt = -驻P+C （3）

LT
AT

·d(mT)
dt = 驻P- m2

T

2·籽·A 2
T

（4）

mc-mT=Vp· 籽
酌·P·d(PP)

dt （5）

子·d(C)
dt = CSS-C （6）

式中：Lc 为压气机当量管道的有效长度；LT 为节气门

当量管道的有效长度；A c 为压气机流通面积；A T 为节

气门流通面积；C 为压气机压升；CSS 为压气机稳态压

升；mc 为压气机空气质量流量；mT 为节气门空气质量

流量； Cxc 为压气机空气轴向速度；mc 为压气机空气

质量流量；籽 为密度；驻P 为稳压箱压升；Pp 为稳压箱

压力；子 为失速发展时间（压气机流场时间常数）；酌 为

比热比；F为节气门压降。

对式（3）～（6）进行无因次方程转换，籽·U·Ac 表

示质量流量，U 为平均叶片速度； 1
2
籽·U2 表示压差；

棕-1 表示时间，棕=a· A c

V P·Lc姨 ，a为声速，V P 为稳压箱

体积。无因次量用波纹符号表示，其形式为

压气机流量

d（m軗C）
d t軇 =B·（C軒-驻P軌） （7）

节气门流量

d（m軗T）
d t軇 =BG· 驻P軌-m軗2

T ( A C

A T
)2蓘 蓡 （8）

稳压箱流量守恒

d（驻P軌）
d t軇 = 1

B·(m軗C-m軗T) （9）

压升时间滞后

d（C軒）
d t軇 = 1

子軌·(C軒SS-C軒) （10）

其中

B= U
2·Lc·棕 = U

2a·
V P

A C·LC姨 （11）

G= A C·LT

A T·LC
（12）

子軌与 B 的关系为

子軌=仔·R
LC
·N
B （13）

式中：N 为发动机转速；R 为叶片平均半径。

对式（7）～（10）利用 4 阶预测修正法求解，得出

系统模型中 B 值是决定系统发生的是失速还是喘振

的 1 个判断准则，并通过试验验证了理论方向的正确

性，即：B 值大时系统发生喘振；B 值小时系统发生失

速；B 值的理论临界值为 0.65。

在式（11）中：V P 为发动机主燃烧室容积；A C 为压

气机出口的面积；LC 为压气机出口到燃烧室进口的

长度。当 1 台发动机确定时，上述 V P、A C、LC 为定值。

声速 a为相对发动机转速的函数；U=2·仔·R·N，也为

发动机转速的函数。经推导可确定 B 值是发动机转

速的单调递增函数，当转速升高，B 值变大到超过系

统的临界值时，系统会发生喘振；当转速较低时，B 值

较小，低于临界 B 值，系统会发生失速。

上述论述表明，发动机起动过程若进入不稳定工

作状态时，一定会存在失速这一工作状态，这就为起

动过程的失速检测提供了充足的时间窗口，在理论上

确定起动失速的检测和处置，在工程上具有实用价值。

3 起动过程失速检测方法

从上文针对压气机失速机理和整机起动失速机

理的分析得知，在二者出现失速时均有典型“特征”出

现：（1）压气机出口压力明显降低；（2）压气机出口压

力出现频率较高、幅值较低的周期性振荡波动。

而发动机起动失速时还有排气温度迅速升高，转

速不上升或上升缓慢的宏观典型特征。

在进行压气机或整机台架试验时，为了对压气机

3



航 空 发 动 机 第 46 卷

工作情况进行实时检测，在工程上一般采用采样率极

高的压力传感器来检测压气机出口频率较高、幅值较

低的周期性压力波动（压力脉动）来判断失速，其理论

上的优点是一旦失速即可检测出来，并且能够捕捉早

期的失速。但上述检测方法不能移植到整机上用于整

机控制，主要原因是该方法采样率要求高，目前的控

制器硬件能力无法满足要求，所以依据该特征而采用

高频压力传感器检测失速的方法在控制系统上不具

备工程可实现性。

随着技术的发展，特别是发动机采用数字控制系

统后，可以开展一些复杂的算法。针对整机起动过程

失速的排气温度迅速升高，转速不上升或上升缓慢的

特征，提出 1 种通过单位时间内温度变化量与转速变

化量比值（驻T6 /驻n2）判断发动机失速的方法。该方法

在一定程度上能够判断出发动机的失速，相较以前有

了很大进步，但其缺点也较明显，主要表现为起动过

程中若辅助动力工作时，在其作用下，发动机转速仍

旧上升较快，此时虽然由于失速排气温度也会快速升

高，但二者比值较小且容易波动，因此无法检测出起

动过程出现的浅度失速，从而导致发动机出现起动超

温失败。

本文主要针对发动机失速过程的另一典型特征

即压气机出口压力显著降低来进行设计，检测起动过

程的失速。设计的总体思路是从压气机出口压力变化

着手，通过方法或模型将发动机的失速现象识别出

来，用于发动机控制系统判断和处置。

典型的发动机起动过程失速与未失速时，压气机

出口总压 P31 的对比如图 1 所示。该现象也是整机起

动过程出现失速时发动机表现出的 1 个最重要特征。

从图中可见，起动过程出现失速时，宏观表现上是在

相同换算转速下压气机出口总压比正常起动时的要

低。本文的主要研究工作是将这一现象数字化，提取

出可用来衡量判断的准则和指标。

通过进一步研究图 1 的数据可知，失速时相同转

速下绝对压力较低，在同

一边界条件下可以通过对

比压力来判别发动机是否

失速。但发动机不可能在

同一环境条件下使用，必

须通过引入无量纲参数和

对外界参数进行修正来兼

容不同条件下起动失速的判断。通过分析发现，在起

动过程中发动机压比是 1 个不随环境条件变化的无

量纲参数，但由于发动机不进行进气总压的测量，无

法使用压比来判断。另外该参数为绝对值，工程上可

影响其数值的因素较多，不利于直接对比使用。考虑

到 P31 波动的影响，本文提出对单位转速内 P31 变化

斜率进行回归拟合，然后

基于 P31 斜率来判断发动

机是否失速，失速与未失

速时 P31 曲线斜率变化对

比如图 2 所示。该方法采

用相对量变化来进行判

断，对外界变化影响的容

忍能力更强。

为进一步提高该判断方法的兼容能力，克服 P31

参数波动带来的不利影响，采用间隔单位转速的方法

进行滤波，并且针对起动过程辅助动力带转的特点，

选定特定转速进行处理。基于上述考虑形成的起动过

程失速技术方案为：在高压换算转速 n2R=15%～45%

范围内，判断压气机出口压力变化斜率（P31 斜率）小

于 P31 斜率判断阈值（见表 1）要求时，认为发动机出

现失速。在进行 P31 斜率计算时，由于 P31 参数受外界

环境影响，而另一参数换算转速不随环境改变，计算

时必须依据相似原理通过进气压力对 P31 进行修正，

发动机不测量 P1，可以通过高度 H、马赫数 Ma 构建

P1，由于起动过程空气流量小，进气道总压损失极小，

可以不考虑进气道总压损失。

需说明的是：

（1）表 1 中 P31 斜率可调范围为 0～10；

（2）P31 斜率 =（P31X-i-P31X-（ i-1））/（n2R-i-n2R-（ i-1））；

（3）在起动过程中，当首次 n2R≥15%时记录连续

4 个控制周期的 n2R-15、P31-15 数值，然后取平均值；当首

次 n2R≥20%时记录连续 4 个周期的 n2R-20、P31-20 数值，

然后取平均值；
图 1 失速与未失速时压气机

出口压力对比

图 2 失速与未失速时 P31

曲线斜率变化对比

表 1 P31 斜率判断阈值

25

P31-25

1.1788

45

P31-45

3.2201

20

P31-20

0.6160

40

P31-40

3.0769

15

P31-15

35

P31-15

2.0747

n2R/%

P31-i

P31 斜率

n2R/%

P31-i

P31 斜率

30

P31-30

1.6129
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表 2 空中Mai-Maoi 对应关系

0.1

1.007

0.6

1.275

0

1.000

0.5

1.186

Mai
Maoi

Mai
Maoi

0.4

1.117

0.9

1.691

0.3

1.064

0.8

1.524

0.2

1.028

0.7

1.387

（4）按照发动机舱压 PH 和飞行马赫数 Ma修正第

（3）项中记录的 P31-i，P31X-i=P31-i×101.3/（PH-i×Maoi），

Maoi 是根据当前的飞行马赫数 Mai 按表 2 中数据插

值确定；

（5）用修正后的 P31X-i 通过第（2）项的方法计算平

均值数据的 P31 斜率，若 P31 斜率小于表 1 中 n2R=20%

时的斜率值，则认为发动机出现失速，进行失速的相

关处置；后续转速点按此方法依次计算并对比 i 与
（i-1）点之间的斜率值。

4 检测算法的仿真及试验验证

为验证上述检测方法的有效性和适应性，基于某

发动机的 3 次起动成功数据和 1 次起动失败数据，利

用 Matlab 软件进行计算，通过编制程序分别实现基

于 P31 斜率的失速检测算法和基于△T6/△n2 的失速

检测算法，进行仿真对比

验证。

该发动机 4 次起动过

程压气机换算转速与压气

机出口总压的变化关系如

图 3 所示。从图中可见，起

动失败时的压气机出口压

力明显偏低。

基于 P31 斜率和基于△T6/△n2 比值的方法检测失

速的仿真结果对比如图4 所示。从图 4（a）中可见，起动

失败时，P31 斜率明显低于阈值，在 30%高压换算转速

时，实际计算的 P31 斜率小于阈值，已检测出失速；从图

4（b）中可见，虽然在 30%转速时实际计算的△T6/△n2

值也达到了阈值，但该值波动较大，无法满足其持续一

定时间的要求，未能检测出失速。在高压换算转速为

30%～40%范围内，该值有超过阈值的情况，但由于波

动较大，未满足持续时间要求，未能检测出失速。

通过上述对比可知，基于 P31 斜率检测失速的方

法比基于△T6/△n2 值的方法检测更准确，更迅速。

将基于 P31 斜率检测失速的方法落实在某发动机

控制系统软件中，在某发动机上开展整机地面起动验

证。为创造起动失速的真实条件，通过上调起动供油

的方法使发动机起动过程进入不稳定工作状态，起

动试验共进行 5 次，其中 3 次出现失速情况，控制算

法检测出失速，处置后起动成功。其中 1 次起动失速

检测的处置如图 5 所示。在高压换算转速为 25%时

检测到发动机处于失速状态，进行切油后发动机退

出不稳定工作状态，最终起动成功。在高压换算转速

为 25%时，△T6/△n2 值仅为 19.6 K/%，尚未达到 35

K/%的阈值，在高压换算转速为 25%之前最高仅达

到 24 K/%。

通过上述仿真验证及

整机试验验证结果可知，

基于 P31 斜率的失速检测

方法比△T6/△n2 值失速检

测方法更加准确、迅速，可

以有效减小发动机由于失

速出现的温度积累，有利

于发动机起动成功。

5 结论

综上所述，得出如下结论：

（1）整机起动过程失速时存在压力降低、压力出

现周期性波动、排气温度迅速升高而转速上升慢 3 个

典型特征，其中压力降低和排气温度迅速升高而转速

上升慢 2 个特征可以用于起动过程失速的检测，研究

结果表明，基于压力降低特征设计的检测方法更加准

确、高效，适用范围更广；

（2）基于压力降低特征的 P31 斜率失速检测方法

判断迅速，可以有效缩短发动机温度积累的时间，

有利于发动机的起动及安全，该方法有一定的工程

应用价值。

（a）基于 P31 斜率的失速

检测方法

（b）基于△T6/△n2 比值的

失速检测方法

图 4 2种失速检测方法仿真验证结果对比

图 5 基于 P31 斜率的失速

检测方法试验验证结果图 3 起动成功与失败时

压气机出口压力对比
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