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高空长航时无人机发动机工作稳定性研究

杨 雄，郭政波，申世才，姚尚宏
(中国飞行试验研究院，西安710089)

1 引言

高空长航时无人机具有部署快速、运行成本低、

战场生存能力强等优点，是未来空战、“软”战争的

关键武器装备[1]。而作为高空长航时无人机心脏的

发动机，其高空稳定性至关重要 [2-3]。研究表明，高

空长航时无人机发动机在高空工作时，雷诺数会显

著减小，稳定裕度降低，易发生喘振故障，给压缩系

统的正常工作带来不利影响 [4-5]；同时，雷诺数降低

也会影响发动机涡轮的流通能力及性能 [6]；在高空

低速条件下，发动机燃烧室的工作稳定性也会显著

降低[7]。

根据无人机的不同任务需求，无人机发动机在

摘 要：高空、低速飞行会对高空长航时无人机发动机压缩系统和燃烧室的稳定性产生不利影响。为评估高空长航

时无人机发动机工作稳定性，采用无量纲分析法，对其燃烧稳定性和供油匹配性进行了研究。结果表明：随着飞行高

度的增加，无量纲燃油流量逐渐增大，发动机转速变化引起的燃油流量变化越大，发动机越易进入不稳定工作区。该

发动机停车时无量纲燃油流量严重偏离正常工作点，发动机富油熄火。无量纲转速为5.45时，发动机的富油稳定裕

度为26%。相比于等高度减小法，利用无人机等状态爬升法进行主油路通断试飞，发动机的工作稳定性更高。无量

纲分析法对高空长航时无人机工作稳定性分析及试飞方法设计具有重要意义。

关键词：航空发动机；高空长航时无人机；飞行试验；稳定性；无量纲分析法
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Stability of aero-engine for high altitude long endurance
unmanned aerial vehicle

YANG Xiong，GUO Zheng-bo，SHEN Shi-cai，YAO Shang-hong
(Chinese flight Test Establishment，Xi’an 710089，China)

Abstract：The high altitude and low speed flight will have adverse effects on the stability of the engine com⁃
pression system and combustion chamber of the High Altitude Long Endurance (HALE) UAV. In order to
evaluate the working stability of the engine, the combustion stability and fuel supply matching of the engine
were studied by the dimensionless analysis method. The results show that the dimensionless fuel flow gradu⁃
ally increases with the increase of flight altitude, and the greater the change of engine fuel flow caused by
the change of speed, the engine is more likely to enter the unstable working area. It is found that the dimen⁃
sionless fuel flow deviates from the normal working point seriously when the engine stops, and the fule-rich
engine flameout . It is calculated that when the dimensionless speed is 5.45, the fule-rich stability margin
of the engine is 26%. At the same time, the analysis of dimensionless method shows that the engine works
more stably when the UAV is used in the on-off test flight of the main fule circuit by the equal-state climb⁃
ing method. Therefore, the dimensionless analysis method is of great significance to the working stability
analysis and flight test method design of high altitude long endurance UAV.
Key words：aero-engine；HALE UAV；flight test；stability；dimensionless analysis method
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设计和试飞环节中需要面对以下问题：①无人机配

装有雷达、相机等多种航电设备，发动机的负载及引

气量较大，发动机稳定裕度下降；②无人机在高空低

速飞行，受进气条件、高空低雷诺数影响，发动机性

能下降，主要部件稳定性变差 [8]。上述工作稳定性

问题是无人机发动机设计的关键，更是发动机能够

投入使用、生成战斗力急需解决的问题，也是发动机

飞行试验重点考核的内容。

关于发动机稳定性的研究很多。Wassell等[9]研
究了飞机高空低速飞行时雷诺数对压气机的影响，

郭捷等 [4]对无人机喘振点压比修正进行了研究，王

进等 [10]运用 Wassell 法建立了高空低雷诺数的修正

模型，李国忠[11]利用仿真对小型涡喷发动机的燃油

控制系统进行了研究。但关于无人机发动机工作稳

定性的研究多集中在雷诺数对压缩系统的影响上，

对飞行试验中发动机稳定性变化及其影响的公开报

道相对较少。国内在飞的几型高空长航时无人机发

动机的试飞经验表明，发动机在高空工作时，不稳定

工作情况大多由油气匹配不好造成。

本文针对高空长航时无人机发动机工作稳定

性，引入无量纲分析法，从发动机供油特性出发，建

立基于发动机供油特性的无量纲模型，对高空长航

时无人机发动机工作稳定性进行分析，可为发动机

工作稳定性评估、试飞方法设计提供工程参考。

2 高空对燃烧稳定性的影响

无人机高空飞行时发动机进口总压较低，同时

高空低速使得燃烧室进口温度低，从而造成火焰稳

定工作范围变小[12]，如图1所示。

发动机实际工作中，混合气的稳定燃烧范围随

燃烧室进口气流速度和混合气初温、初压变化。高

空长航时无人机飞行高度高、速度小，发动机燃烧室

混合气的初温和初压随着飞行高度的增加、飞行速

度的减小而降低。同时，大气密度减小，发动机进气

空气流量减小，供油量亦随之减小，导致喷嘴前的燃

油压力降低，燃油雾化质量变差，主燃区温度降低，

使得燃烧室更靠近熄火边界。

燃烧室进口压力和温度降低时，燃烧室稳定工

作区域随余气系数的变化而缩小。如图2所示的燃

烧室熄火特性(横坐标为燃烧室压力，纵坐标为余气

系数)，曲线上半段为贫油极限，下半段为富油极限[13]。

高空长航时无人机发动机采用主、副油路切换

的方式供油。当发动机在巡航高度工作时，发动机

燃油需求量小，关闭主油路，由副油路单独供油；在

其他状态下，发动机恢复主、副双油路供油，高效保

证发动机燃烧室喷嘴处燃油的雾化质量，提高燃烧

稳定性。

某无人机由爬升转为巡航高度平飞时，触发了

发动机数控系统主副油路切换控制逻辑，供油方式

由主、副双油路供油转换为副油路单独供油。此过

程中要求发动机工作状态维持恒定，但实际过程中

因主油路关断和打开造成了燃油流量跳变，从而导

致燃烧室余气系数发生变化，燃烧室稳定工作区缩

小。该无人机在巡航高度飞行时，发动机转速减小

2%，燃烧室余气系数增大约4%，余气系数随发动机

状态的变化非常敏感，因此该型发动机面临着较为

严峻的稳定性问题。

影响燃烧稳定性的因素太多，精确计算燃烧稳

定边界不太可能，只能通过台架试验进行边界摸

底。图3是工程上常用的主燃区负荷与当量比的关

图1 燃烧温度随压比的变化曲线

Fig.1 Flameout temperature variation with
compressor pressure ratio
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图2 燃烧室熄火特性

Fig.2 The characteristics of combustor flameout
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系曲线，可以通过主燃区负荷来表征燃烧室的稳定

性。主燃区负荷具体计算公式为：

主燃区负荷= qma
Vp3.1

1.8 × 10[0.001 45(T3.1 - 400)]
(1)

式中：qma为主燃区空气流量，V为燃烧室进口气流速

度，p3.1、T3.1分别为燃烧室进口绝对压力和进口温度。

通过图3和公式(1)可知，随着飞行高度的增加，

燃烧室进口压力和温度降低，主燃区当量比减小，主

燃区负荷增大，发动机燃烧稳定工作裕度降低。

3 无量纲分析

3.1 无量纲分析法

通过对高空长航时无人机发动机工作特点的分

析，该发动机出现不稳定工作情况或熄火或停车时，

压气机并无明显的不稳定工作情况出现，故采用压

气机特性不能有效分析和评价发动机工作稳定性。

鉴于此，借鉴燃油控制业界常用的修正无量纲参数，

以无量纲化的供油特性表征发动机的油气匹配性，

利用修正的燃油流量与无量纲发动机转速表征发动

机的工作稳定性，如图4所示[14]。图中，ωFe /(p T )为
经修正的燃油流量(即无量纲燃油流量)，N/ T为经

修正的转速(即无量纲转速)，ωFe为燃油流量，p为发

动机进口总压，T为发动机进口总温，N为发动机转

速，A点、B点分别代表相同无量纲转速下设计工作

点和不稳定工作点。该方法可以从油气匹配方向有

效分析高空长航时无人机发动机工作稳定性，且方

法中的参数均为飞行试验常规测量和易测量参数。

因此，可按照常规方法以无量纲的形式绘制燃油流

量与转子的工作曲线，且工程上便于实现。

以发动机实际工作的燃油流量偏离发动机设计

燃油流量的大小表征发动机的稳定裕度。类似于式

(2)以压比定义的发动机喘振裕度[15]，基于修正燃油

流量的发动机工作裕度定义为式(3)形式。
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× 100% (3)
式中：κ代表基于修正燃油流量的发动机工作裕度。

图5中的富油边界和熄火边界可以通过试验的

方法确定。燃油流量与压力的关系可以用公式(4)
表达。

ωFe =FN Δp f (4)
式中：FN代表喷嘴流量数，Δp f 代表喷嘴上下游压

差。

3.2 无人机试飞数据分析

某高空长航时无人机在三种进气条件下起飞时

发动机的无量纲化供油曲线如图 5所示。可见，无

图3 燃烧室稳定性与主燃区负荷和当量比的关系

Fig.3 Relationship of combustion stability with primary
combustion load and equivalence ration
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图4 发动机燃油与转速性能的关系

Fig.4 Relationship between fuel flow and
engine rotation speed ratio
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图5 不同进气条件下起飞时发动机的供油曲线

Fig.5 The fuel flow curves under different inlet
conditions of take-off
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人机在不同大气条件下起飞时发动机的无量纲化供

油曲线基本重合，验证了无量纲化的一致性。

对某高空长航时无人机发动机在 15 km、17 km
及巡航高度停车试飞数据进行无量纲分析，可得到

如图 6 所示的以修正燃油流量表征的发动机工作

点。图中，绿色点、紫色点及蓝色点，分别为无人机

在15 km、17 km及巡航高度飞行时发动机的稳定工

作点，红色工作点为发动机熄火停车前工作点。可

见：发动机在各高度稳定工作时，无量纲燃油流量基

本为一稳定值，且随着飞行高度的增加，无量纲燃油

流量逐渐增大，发动机转速变化引起的燃油流量变

化越大，发动机越易进入不稳定工作区。无人机在

巡航高度巡航时，发动机稳定工作在蓝色线范围内；

无人机在巡航高度停车前，发动机工作点为红色工

作点，严重偏离正常工作点，偏离量超过了发动机的

稳定裕度，发动机工作不稳定，富油熄火。通过公式

(1)～(4)求解可以得到：无量纲转速为 5.45时，发动

机的富油稳定裕度为26%。

3.3 无人机主油路通断功能试飞方法分析

基于上述分析方法，对某高空长航时无人机发

动机主油路通断功能试飞方法进行分析。该发动

机主油路通断的逻辑为：当飞行高度高于某一高度

(A km)，且同时副油路压力低于某一值且持续5 s时，

发动机控制器切断主油路供给燃烧室的燃油，改由

副油路单独供油至燃烧室；当飞行高度低于(A-1)
km，或低压转子转速小于85%时，接通主油路，恢复

双油路供油。

依据上述通断逻辑，设计了两种主油路关断的

试飞方法：①在飞机爬升过程中，发动机保持较大状

态，随着飞行高度的增加，副油路压力不断减小，满

足条件后主油路关断；②在飞机爬升至任务高度(≥

A km)后改平，缓收油门，副油路压力不断减小，满足

条件后主油路关断。

计算两种试飞方法下发动机的稳定工作参数，

并绘制得到图7所示工作点。相比于等高度减小状

态工作点，等状态爬升时工作点更靠右，离不稳定工

作边界更远，说明等状态爬升时发动机的稳定性更

高。在进行该无人机发动机主油路通断试飞时，应

选择稳定性更高的等状态爬升法。

4 结论

通过对高空长航时无人机发动机工作条件进行

分析，得到了高空低速对发动机燃烧稳定性及供油

匹配性的影响，并采用无量纲法对某高空长航时无

人机发动机工作稳定性进行了分析，得到以下结论：

(1) 高空长航时无人机发动机在各高度稳定工

作时，无量纲燃油流量基本为一稳定值，且随着高度

的增加，无量纲燃油流量逐渐增大。

(2) 无人机飞行高度越高，发动机无量纲转速

变化引起的发动机无量纲燃油流量变化越大，发动

机越易进入不稳定工作区。

(3) 该高空长航时无人机发动机停车时无量纲

燃油流量严重偏离正常工作点，发动机富油熄火。

无量纲转速为 5.45 时，发动机的富油稳定裕度为

26%。

(4) 相比于利用无人机等高度减小法进行主油

路通断试飞，利用无人机等状态爬升法进行主油路

通断试飞，发动机的工作稳定性更高。
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泄漏量随密封间隙的增加呈非线性增大，当密封间

隙超过 10 μm后气体泄漏量呈倍数增长。可见，通

过控制密封间隙来控制泄漏量显得尤为重要。

6 结论

结合圆周石墨密封的使用情况和研究现状，基

于ANSYS Workbench软件，提出了圆周石墨密封全

尺寸三维动态仿真分析方法，并对圆周石墨密封的

动态性能进行了分析，主要得出以下结论：

(1) 所提出的圆周石墨密封全尺寸三维动态仿

真分析方法，能较好地反映动态条件下，尤其是转子

涡动情况下密封环的动态特性。

(2) 转子涡动、弹簧弹力以及摩擦系数，均会对

密封环的密封间隙产生影响。

(3) 密封间隙与气体泄漏量间的关系，可改变

目前依靠经验值的设计现状，对圆周石墨密封环的

弹簧力设计、结构设计等提供指导。

(4) 利用此方法可以仿真得到圆周石墨密封的

动态间隙，进而得出气体动态泄漏量，可为圆周石墨

密封结构设计、弹性元件设计等提供技术牵引，为圆

周石墨密封的正向设计提供理论基础。
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