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摘　要：分析和讨论了涡扇发动机接通加力过程对主机工作稳定性产生影响的现象和原因，包括加力外涵接通过程引起低

压转速降低明显、加力振荡燃烧引起转速和排气温度摆动明显、加力供油量不合理引起发动机喘振、加力供油和尾喷管喉

道控制不匹配引起发动机超转等。研究成果对于加力接通试验过程的安全保障、试验规范或要求的细化及加力系统的改进

完善都有重要的参考价值。

关键词：涡扇发动机；接通加力；工作稳定性；振荡燃烧；喘振

中图分类号：V235.1　　文献标识码：A　　文章编号：1007-5453（2017）07-0040-05

加力涡扇发动机是现代作战飞机发动机的主要选型。

接通加力过程中，加力燃烧室要在进口总压较低、气流速度

较大、气流含氧量低的环境下快速供油、组织燃烧并稳定工

作是比较困难的，再加之尾喷管喉道面积需要快速协调工

作，都可能对发动机主机的工作稳定性带来影响[1~3]，特别是

从节流状态或慢车状态接通加力时。

为此，各国在制定航空发动机试验规范或要求时，均对

接通加力过程对主机工作稳定性有明确考核要求和评价标

准。例如，2008 年发布的美国军用规范指南 JSSG-2007B[4]

规定，“从不加力到加力的转换应没有推力或功率上大的突

变；无论是在加力工作时还是在接通和切断加力过程中，不

应引起发动机适用性有不可接受的损失。”我国 GJB241Au

2010《航空涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规范》指出，“以

任何顺序和速度移动油门杆到任一油门位置（包括接通加

力过程）且无论停留多长时间，发动机不应有超过极限范围

的超转和超温，主燃烧室、加力燃烧室、风扇或压气机应不产

生不稳定工作现象。”GJB243A u 2004“航空燃气涡轮动力

装置飞行试验要求”明确，“接通和切断加力时，发动机工作

应正常，无喘振、停车，主机或加力燃烧室工作稳定，有关参

数符合型号规范的要求。”

本文研究的加力涡扇发动机采用加力供油量控制加力

燃烧室温度、尾喷管喉道面积控制中间及加力状态主机涡轮

总膨胀比的控制模式，前者为开环控制，后者为闭环控制，目

的是当加力燃烧室工作时，保持主机工作状态不变。发动机

多次出现接通加力过程中主机工作不稳定的现象。本文在

此分析和讨论接通加力过程对主机工作稳定性的影响，包括

低压转速降低明显、转速和排气温度摆动明显、喘振、超转

等。对主机的工作稳定性的表征以转速和低压涡轮排气温

度为主，辅以关键截面压力参数。参数均按所取时间段内的

最大值和最小值进行了归一化处理。本文的研究工作对试

验过程的安全保障、试验规范或要求的细化、加力系统的改

进完善都有重要的参考价值。

1 加力外涵接通过程引起低压转速降低明显
图 1 为地面试验（试验条件为 Hp=365m、Ttb=22℃）中

间状态快推油门杆至最大状态过程中相关参数的时间历程，

其中，Ф为油门杆角度，n1、n2 分别为发动机低压和高压转

速，paf1，paf2，paf45 分别为加力Ⅰ区、加 力Ⅱ区、加 力Ⅳ区和Ⅴ
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区的供油压力（加力Ⅰ区为加力起动供油；加力Ⅱ区为加力

内涵接通供油；加力Ⅳ区和Ⅴ区为加力外涵接通供油），p13

为风扇出口外涵总压，Saf 为加力接通信号，Hc 和 Hd 分别为

加力内涵和加力外涵火焰探测传感器的输出电压。

图 1　接通加力过程中低压转速降低明显

Fig.1　Low-pressure rotor speed especially decreased in 
afterburner transients

快推油门杆至最大状态位置后，加力Ⅰ区首先供油，加

力内涵火焰探测传感器感受到火焰信号，加力接通信号灯

亮，约 1s 后，加 力Ⅱ区开始供油，风扇出口外涵总压突升幅

度约 80%，低压转速突降后快速恢复至突降前。加力Ⅳ区

和Ⅴ区供油后，加力外涵接通，风扇出口外涵总压突升幅度

约 100%，低压转速在 0.3s 内突降较大幅度，突降量超过了

发动机说明书规定的设计指标要求。加力接通整个过程中，

高压转速未出现明显变化。

出现以上问题的原因是加力Ⅱ区供油量较大，加力内

涵接通过程中影响到发动机外涵出口气流，外涵出口反压短

时突升，低压转速有小幅突降，而当加力Ⅳ区和Ⅴ区开始供

油后，加力外涵短时接通，外涵的出口反压突升明显，低压转

速突降明显，接通加力过程中导致主机工作的不稳定。

通过调整加力燃油控制系统可调部位，降低加力外涵供油

量。经多次调整和地面试验验证，从中间状态快推油门杆至最

大状态接通加力过程中的低压转速突降量满足设计指标要求。

2 加力振荡燃烧引起转速和排气温度摆动明显
图 2 为 Hp=15000m、Vi=530km/h 发动机训练状态从中

间状态接通加力至最大状态过程中相关参数的时间历程，其

中 P6s 为低压涡轮出口静压，T6 为低压涡轮出口温度，即发

动机排气温度，其他参数所代表的物理量同上节。

图 2　接通加力过程中转速和排气温度摆动明显

Fig.2　Rotor speeds and exhaust temperature greatly sway 
afterburner transients
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推油门杆至最大状态位置后，加力Ⅰ区供油，加力内涵

火焰探测传感器感受到火焰信号，加力接通信号灯亮，在其

后的约 25s 时间内，加力Ⅰ区供油压力脉动明显，发动机转

速和排气温度摆动幅度较大，低压转速、高压转速、排气温度

摆动幅度很大，摆动周期约为 8s，摆动量超出了发动机技术

指标要求。低压涡轮出口静压在随着高低压转速大幅摆动

的同时，进行着更高频率的小幅振荡。

从加力内涵火焰探测传感器的输出电压、加力Ⅰ区供

油压力以及低压涡轮出口静压变化情况来看，接通加力过程

中，加力燃烧室工作不稳定，发生了振荡燃烧[5，6]。加力燃烧

室的工作不稳定也导致了发动机主机工作的不稳定，如转

速、排气温度、压气机出口总压等的周期摆动。

高空小表速接通加力过程中出现振荡燃烧是加力系统

的常见问题。如果试飞中发生振荡燃烧导致转速和排气温

度周期摆动，应及时收油门杆切断加力。出现振荡燃烧的

主要原因有：加力燃烧室构型设计不合理、气流与供油不匹

配导致的释热脉动与加力燃烧室固有频率发生耦合、尾喷

管喉道面积控制不稳定等[7，8]。针对试飞中发生的多起类

似故障，对加力燃烧室构型进行了设计更改，加长了加力燃

烧室预混段长度，使加力燃烧室接通过程中内外涵气流掺

混更加充分。进行了构型改进后相同试验点的试飞验证，

加力接通稳定可靠，未再出现转速和排气温度明显摆动的

问题。

3 加力供油量不合理引起发动机喘振
图 3 为 Hp=15000m、Vi=450km/h 从慢车状态接通加力

过程中发生喘振的相关参数的时间历程。其中，Saigm，Ssur 分

别为加力点火信号和喘振信号，p6 为低压涡轮出口总压，其

他参数所代表的物理量同上文。

推油门杆至最大状态位置后，在加力Ⅰ区供油而加力

Ⅱ区未供油期间，加力点火持续，但一直未点着火，加力未

接通，当加力Ⅱ区开始供油后，低压涡轮出口总压和风扇出

口外涵总压突升，均在约 0.1s 内突升幅度约 20%，发动机加

力接通信号灯亮的同时喘振信号出现，压气机出口总压在

0.1s 内突降幅度约 100%。喘振的发生并未导致加力燃烧

室或主燃烧室熄火，执行消喘程序后收油门杆退出了加力

状态。

对该问题的原因分析如下：高空小表速时，加力Ⅰ区供

油量较少，推油门杆至最大状态后，最小加力未接通，当加力

Ⅱ区开始供油后，由于供油量增大较多，加力燃烧室瞬间富油

燃烧，发动机低压涡轮出口反压增大，致使 P6，P13 等突升，进

而影响到发动机主机的工作稳定性，导致发动机喘振[9]。

图 3　接通加力过程中发动机喘振

Fig.3　Engine surges in afterburner transients

增大加力Ⅰ区供油量确保加力Ⅰ区接通，适当降低加

力Ⅱ区供油量避免反压过大，通过对加力供油控制系统可调

部位的调整实现供油量的改变。经过多次调整并开展相同

试验点上试飞验证，接通加力稳定可靠，因加力供油量不合

理导致发动机喘振的问题得以解决。

4　加力供油和尾喷管喉道控制不匹配引起发动

机超转
图 4 为 Hp=13000m、Vi=450km/h 从慢车状态接通加力

过程中发动机超转试飞结果和超转故障排除后验证试飞结

果的相关参数的时间历程。其中，n1，cor 为低压换算转速，D8

为尾喷管喉道截面直径，pit 为涡轮总膨胀比，其他参数所代

表的物理量同上文。
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推油门杆至最大状态位置后，加力Ⅰ区供油，加力内涵

火焰探测传感器感受到火焰信号，加力接通信号灯亮，在其

后的约 25s 时间内，加力Ⅰ区供油压力脉动明显，发动机转
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的同时，进行着更高频率的小幅振荡。
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油压力以及低压涡轮出口静压变化情况来看，接通加力过程
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室的工作不稳定也导致了发动机主机工作的不稳定，如转

速、排气温度、压气机出口总压等的周期摆动。
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度周期摆动，应及时收油门杆切断加力。出现振荡燃烧的
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管喉道面积控制不稳定等[7，8]。针对试飞中发生的多起类
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烧室预混段长度，使加力燃烧室接通过程中内外涵气流掺

混更加充分。进行了构型改进后相同试验点的试飞验证，

加力接通稳定可靠，未再出现转速和排气温度明显摆动的

问题。

3 加力供油量不合理引起发动机喘振
图 3 为 Hp=15000m、Vi=450km/h 从慢车状态接通加力

过程中发生喘振的相关参数的时间历程。其中，Saigm，Ssur 分

别为加力点火信号和喘振信号，p6 为低压涡轮出口总压，其

他参数所代表的物理量同上文。

推油门杆至最大状态位置后，在加力Ⅰ区供油而加力

Ⅱ区未供油期间，加力点火持续，但一直未点着火，加力未

接通，当加力Ⅱ区开始供油后，低压涡轮出口总压和风扇出

口外涵总压突升，均在约 0.1s 内突升幅度约 20%，发动机加

力接通信号灯亮的同时喘振信号出现，压气机出口总压在

0.1s 内突降幅度约 100%。喘振的发生并未导致加力燃烧

室或主燃烧室熄火，执行消喘程序后收油门杆退出了加力

状态。

对该问题的原因分析如下：高空小表速时，加力Ⅰ区供
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燃烧，发动机低压涡轮出口反压增大，致使 P6，P13 等突升，进

而影响到发动机主机的工作稳定性，导致发动机喘振[9]。

图 3　接通加力过程中发动机喘振

Fig.3　Engine surges in afterburner transients

增大加力Ⅰ区供油量确保加力Ⅰ区接通，适当降低加

力Ⅱ区供油量避免反压过大，通过对加力供油控制系统可调

部位的调整实现供油量的改变。经过多次调整并开展相同

试验点上试飞验证，接通加力稳定可靠，因加力供油量不合

理导致发动机喘振的问题得以解决。

4　加力供油和尾喷管喉道控制不匹配引起发动

机超转
图 4 为 Hp=13000m、Vi=450km/h 从慢车状态接通加力

过程中发动机超转试飞结果和超转故障排除后验证试飞结

果的相关参数的时间历程。其中，n1，cor 为低压换算转速，D8

为尾喷管喉道截面直径，pit 为涡轮总膨胀比，其他参数所代

表的物理量同上文。
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图 4　接通加力过程中发动机超转

Fig.4　Engine overspeeds in afterburner transients

从图中发动机超转试飞结果看，油门杆由慢车位置推

至最大位置后，发动机转速开始上升，主机加速，加力Ⅰ区供

油后，加力并未接通，尾喷管喉道直径保持在最小位置，涡轮

总膨胀比数值较低，该过程中主机一直保持持续加速过程。

当加力Ⅱ区供油后，加力接通，尾喷管喉道在 1.25s 内快速

放大约 10%，涡轮总膨胀比快速增加，转速升高至 106.5%

（超转告警转速 105.0%），发动机超转。

接通加力初始阶段，加力供油量与尾喷管喉道控制不

匹配，导致加力未接通，主机持续加速后转速达到较高值，尾

喷管喉道直径放大后引起总膨胀比短时快速升高[10，11]，从而

导致发动机超转。

在接通加力过程中，必须使加力燃烧室中燃气温度的提

高（通过增加加力供油量实现）与尾喷管喉道面积的增大相

协调[12]。然而，实际上在接通加力过程中，严格地保持这两个

量相互协调是不可能的。针对该超转问题发生的原因，对加力

供油量与尾喷管喉道控制匹配性进行了调整，通过在控制软件

中增加尾喷管喉道修正逻辑及加力供油修正曲线实现。在相

同试验点重新进行了试飞验证，如图 4 中排故验证试飞结果所

示，发动机接通加力正常，工作稳定，未再发生超转问题。

5 结论
本文讨论了涡扇发动机接通加力过程对主机工作稳定

性的影响问题，分析了产生影响的原因，给出了问题的解决

措施，得出如下结论：

（1）涡扇发动机接通加力过程中会引起主机低压转速

降低明显、转速和排气温度摆动明显、喘振、超转等不稳定工

作问题。

（2）接通加力过程中外涵出口反压突升明显是导致主

机低压转速明显突降的原因；接通加力过程中加力燃烧室

发生振荡燃烧是导致主机转速和排气温度明显摆动的原因；

接通加力过程中最小加力供油量过少而加力内涵供油量过

大易导致发动机喘振；接通加力过程中主机加速至最大状

态时尾喷管喉道直径快速放大易导致发动机超转。
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图 4　接通加力过程中发动机超转

Fig.4　Engine overspeeds in afterburner transients
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油后，加力并未接通，尾喷管喉道直径保持在最小位置，涡轮
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当加力Ⅱ区供油后，加力接通，尾喷管喉道在 1.25s 内快速

放大约 10%，涡轮总膨胀比快速增加，转速升高至 106.5%

（超转告警转速 105.0%），发动机超转。

接通加力初始阶段，加力供油量与尾喷管喉道控制不

匹配，导致加力未接通，主机持续加速后转速达到较高值，尾

喷管喉道直径放大后引起总膨胀比短时快速升高[10，11]，从而

导致发动机超转。

在接通加力过程中，必须使加力燃烧室中燃气温度的提

高（通过增加加力供油量实现）与尾喷管喉道面积的增大相
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本文讨论了涡扇发动机接通加力过程对主机工作稳定

性的影响问题，分析了产生影响的原因，给出了问题的解决

措施，得出如下结论：

（1）涡扇发动机接通加力过程中会引起主机低压转速

降低明显、转速和排气温度摆动明显、喘振、超转等不稳定工
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（2）接通加力过程中外涵出口反压突升明显是导致主

机低压转速明显突降的原因；接通加力过程中加力燃烧室

发生振荡燃烧是导致主机转速和排气温度明显摆动的原因；

接通加力过程中最小加力供油量过少而加力内涵供油量过

大易导致发动机喘振；接通加力过程中主机加速至最大状

态时尾喷管喉道直径快速放大易导致发动机超转。
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