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(57)摘要

本申请属于航空发动机全包线加力接通设

计技术领域，具体涉及一种航空发动机全包线加

力可靠接通的设计方法，设计将小加力环形点火

区改为扇形点火区，并根据航空发动机进口总

压、总温设置不同的小加力供油规律，以能够形

成强劲稳定的小加力值班火焰，使小加力工作稳

定性大大提升，火焰可探测性大大增强，并设计

与加力供油适配的喷管喉部面积控制规律，采用

开环控制且高低限位，与航空发动机压比闭环控

制相结合控制喷管喉部面积，可降低喷管的过调

节/欠调节，使加力快速接通过程推力等参数过

渡更为平稳，联焰更可靠，此外，按照航空发动机

控制规律，设计在低温、低压加力困难区域，提高

允许加力接通转速，提高了全包线加力接通的可

靠性。
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1.一种航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，其特征在于，包括：

步骤一、设计加力允许接通条件为n1=n1dem‑△n1，其中，

n1为加力接通允许转速；

n1dem为稳态加力转速计划值，可设计为航空发动机进口总温T2的函数f1(T2)；

△n1为允许加力接通转速差，设计为航空发动机进口总压  P2、总温T2的函数f2(P2、

T2)，在航空发动机进口总压P2、总温T2较低时，取较小值，在航空发动机进口总压P2、总温

T2较高时，取较大值，其中，航空发动机进口总压P2、总温T2较低，是指航空发动机进口总压

P2低于20kPa、总温T2低于253K，此时，△n1取值小于5%；航空发动机进口总压P2、总温T2较

高，是指航空发动机进口总压P2高于70kPa、总温T2高于288K，此时，△n1取值大于12%；

步骤二、设计小加力供油规律为以Wfa0=f3(P2、T2)修正给定油气比，且向加力燃烧室

内扇形点火区供油，其中，Wfa0为给定油气比修正值，为航空发动机进口总压P2、总温T2的

函数f3(P2、T2)，在航空发动机进口总压P2、总温T2较低时，取较大值，在航空发动机进口总

压P2、总温T2较高时，取较小值，其中，航空发动机进口总压P2、总温T2较低，是指航空发动

机进口总压P2低于20kPa、总温T2低于288K，此时，Wfa0取值大于220%；航空发动机进口总压

P2、总温T2较高，是指航空发动机进口总压P2高于20kPa、总温T2高于288K，此时，Wfa0取值

小于100%；

步骤三、设计加力供油规律为Wfa/P3=f4(P2、T2、PLA)，且向加力燃烧室内环形区域供

油，其中，Wfa为向加力燃烧室供油，其与压气机出口总压P3的比值为航空发动机进口总压

P2、总温T2以及油门角度PLA的函数f4(P2、T2、PLA)；

步骤四、设计与加力供油适配的喷管喉部面积控制规律，采用开环控制且高低限位，与

航空发动机压比闭环控制相结合控制喷管喉部面积A8；

开环控制喷管喉部面积A8=f5(P2、T2、PLA)，为航空发动机进口总压P2、总温T2以及油

门角度PLA的函数f5(P2、T2、PLA)，并设置喷管喉部面积A8的高低限，作为加力接通时喷管

喉部面积A8的初值；

航空发动机压比闭环控制喷管喉部面积A8=f6  (EPR)，为航空发动机压比EPR的函数f6 

(EPR)，在加力接通过程中控制航空发动机压比EPR；

步骤五、进行航空发动机整机高空试验，验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管喉

部面积控制规律控制下，是否满足设计要求，若否，则重新设计小加力供油规律、加力供油

规律、喷管喉部面积控制规律。

2.根据权利要求1所述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，其特征在于，

所述进行航空发动机整机高空试验，验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管喉部面

积控制规律控制下，是否满足设计要求，具体包括加力燃烧室是否能够稳定工作，加力推力

是否满足要求、加力接通时间是否满足要求、风扇及压气机是否能够稳定工作。

3.根据权利要求1所述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，其特征在于，还

包括：

以航空发动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律控制下，加力燃烧室是否能

够稳定工作，若否，则重新设计小加力供油规律。

4.根据权利要求1所述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，其特征在于，还

包括：
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以航空发动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管喉部

面积控制规律控制下，是否满足设计要求，若否，则重新设计小加力供油规律、加力供油规

律、喷管喉部面积控制规律。

5.根据权利要求4所述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，其特征在于，

以航空发动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管喉部

面积控制规律控制下，是否满足设计要求，具体包括加力燃烧室是否能够稳定工作，加力推

力是否满足要求、加力接通时间是否满足要求、风扇及压气机是否能够稳定工作。
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一种航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法

技术领域

[0001] 本申请属于航空发动机全包线加力接通设计技术领域，具体涉及一种航空发动机

全包线加力可靠接通的设计方法。

背景技术

[0002] 航空发动机工作范围广，进气压力、温度以及加力燃油量变化范围大，这给全包线

内加力可靠接通及稳定工作带来了极大的挑战，尤其是先进发动机要求在短短的2‑3秒接

通加力并建立足够的推力，其中状态的剧烈变化可能导致加力熄火、压缩部件稳定裕度不

足，发生喘振、失速等问题。

[0003] 当前，对于加力允许接通条件按照固定的转速设计，为兼顾全包线及非标大气，加

力接通允许转速设置值偏低，使得加力燃烧室进口温度、压力相对较差，不能够充分利用主

机提供更高的温度、压力条件，在高空小速度、低温、低压力条件下加力接通困难；对于小加

力供油规律按照给定油气比设计，且是按照整环形区域分区逐步增大的方式进行供油，在

高空小速度、低温、低压力条件下供油量不足，且在加力燃烧室内环形点火区上分布，产生

的小值班火焰稳定能力弱，探测火焰信号弱，联焰能力较差，易熄火；加力接通喷管喉部面

积控制采用最低限位喷管喉部面积和闭环控制相结合的方式，易造成加力接通及退出瞬态

过程喷管喉部面积控制波动大，不利于加力联焰和稳定工作，同时推力等参数波动幅值较

大。

[0004] 鉴于上述技术缺陷的存在提出本申请。

发明内容

[0005] 本申请的目的是提供一种航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，以克服或

减轻已知存在的至少一方面的技术缺陷。

[0006] 本申请的技术方案是：

一种航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，包括：

步骤一、设计加力允许接通条件为n1=n1dem‑△n1，其中：

n1为加力接通允许转速；

n1dem为稳态加力转速计划值，可设计为航空发动机进口总温T2的函数f1(T2)；

△n1为允许加力接通转速差，设计为航空发动机进口总压  P2、总温T2的函数f2

(P2、T2)，在航空发动机进口总压P2、总温T2较低时，取较小值，在航空发动机进口总压P2、

总温T2较高时，取较大值，其中，航空发动机进口总压P2、总温T2较低，是指航空发动机进口

总压P2低于20kPa、总温T2低于253K，此时，△n1取值小于5%；航空发动机进口总压P2、总温

T2较高，是指航空发动机进口总压P2高于70kPa、总温T2高于288K，此时，△n1取值大于12%；

步骤二、设计小加力供油规律为以Wfa0=f3(P2、T2)修正给定油气比，且向加力燃

烧室内扇形点火区供油，其中，Wfa0为给定油气比修正值，为航空发动机进口总压P2、总温

T2的函数f3(P2、T2)，在航空发动机进口总压P2、总温T2较低时，取较大值，在航空发动机进

说　明　书 1/4 页

4

CN 117846788 A

4



口总压P2、总温T2较高时，取较小值，其中，航空发动机进口总压P2、总温T2较低，是指航空

发动机进口总压P2低于20kPa、总温T2低于288K，此时，Wfa0取值大于220%；航空发动机进口

总压P2、总温T2较高，是指航空发动机进口总压P2高于20kPa、总温T2高于288K，此时，Wfa0

取值小于100%；

步骤三、设计加力供油规律为Wfa/P3=f4(P2、T2、PLA)，且向加力燃烧室内环形区

域供油，其中，Wfa为向加力燃烧室供油，其与压气机出口总压P3的比值为航空发动机进口

总压P2、总温T2以及油门角度PLA的函数f4(P2、T2、PLA)；

步骤四、设计与加力供油适配的喷管喉部面积控制规律，采用开环控制且高低限

位，与航空发动机压比闭环控制相结合控制喷管喉部面积A8；

开环控制喷管喉部面积A8=f5(P2、T2、PLA)，为航空发动机进口总压P2、总温T2以

及油门角度PLA的函数f5(P2、T2、PLA)，并设置喷管喉部面积A8的高低限，作为加力接通时

喷管喉部面积A8的初值；

航空发动机压比闭环控制喷管喉部面积A8=f  6(EPR)，为航空发动机压比EPR的函

数f  6(EPR)，在加力接通过程中控制航空发动机压比EPR；

步骤五、进行航空发动机整机高空试验，验证小加力供油规律、加力供油规律、喷

管喉部面积控制规律控制下，是否满足设计要求，若否，则重新设计小加力供油规律、加力

供油规律、喷管喉部面积控制规律。

[0007] 可选的，上述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法中，步骤五中，进行航

空发动机整机高空试验，验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管喉部面积控制规律控制

下，是否满足设计要求，具体包括加力燃烧室是否能够稳定工作，加力推力是否满足要求、

加力接通时间是否满足要求、风扇及压气机是否能够稳定工作。

[0008] 可选的，上述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法中，还包括：以航空发

动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律控制下，加力燃烧室是否能够稳定工作，

若否，则重新设计小加力供油规律。

[0009] 可选的，上述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法中，还包括：

以航空发动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管

喉部面积控制规律控制下，是否满足设计要求，若否，则重新设计小加力供油规律、加力供

油规律、喷管喉部面积控制规律。

[0010] 可选的，上述的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法中，

以航空发动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管

喉部面积控制规律控制下，是否满足设计要求，具体包括加力燃烧室是否能够稳定工作，加

力推力是否满足要求、加力接通时间是否满足要求、风扇及压气机是否能够稳定工作。

[0011] 本申请至少存在以下有益技术效果：

提供一种航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，设计将小加力环形点火区

改为扇形点火区，并根据航空发动机进口总压、总温设置不同的小加力供油规律，以能够形

成强劲稳定的小加力值班火焰，使小加力工作稳定性大大提升，火焰可探测性大大增强，并

设计与加力供油适配的喷管喉部面积控制规律，采用开环控制且高低限位，与航空发动机

压比闭环控制相结合控制喷管喉部面积，可降低喷管的过调节/欠调节，使加力快速接通过

程推力等参数过渡更为平稳，联焰更可靠，此外，按照航空发动机控制规律，设计在低温、低
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压加力困难区域，提高允许加力接通转速，提高了全包线加力接通的可靠性。

附图说明

[0012] 图1是本申请实施例提供的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法的示意

图；

图2是本申请实施例提供的加力燃烧室内扇形、环形点火区构型的对比示意图。

[0013] 为了更好说明本实施例，附图某些部件会有省略、放大或缩小，并不代表实际产品

的尺寸，此外，附图仅用于示例性说明，不能理解为对本专利的限制。

具体实施方式

[0014] 为使本申请的技术方案及其优点更加清楚，下面将结合附图对本申请的技术方案

作进一步清楚、完整的详细描述，可以理解的是，此处所描述的具体实施例仅是本申请的部

分实施例，其仅用于解释本申请，而非对本申请的限定。需要说明的是，为了便于描述，附图

中仅示出了与本申请相关的部分，其他相关部分可参考通常设计。

[0015] 此外，除非另有定义，本申请描述中所使用的技术术语或者科学术语应当为本申

请所属领域内一般技术人员所理解的通常含义。本申请描述中所使用的表示方位的词语，

仅用以表示相对的方向或者位置关系，当被描述对象的绝对位置发生改变后，其相对位置

关系也可能发生相应的改变。本申请描述中所使用的“包括”指出现在该词前面的元件或者

物件涵盖出现在该词后面列举的元件或者物件及其等同，而不排除其他元件或者物件。

[0016] 本申请实施例提供一种航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，如图1所示。

[0017] 步骤一、设计加力允许接通条件为n1=n1dem‑△n1，其中：

n1为加力接通允许转速；

n1dem为稳态加力转速计划值，可设计为航空发动机进口总温T2的函数f1(T2)；

△n1为允许加力接通转速差，设计为航空发动机进口总压P2、总温T2的函数f2

(P2、T2)，在航空发动机进口总压P2、总温T2较低时，加力燃烧室内工作条件较差，取较小

值，使的加力接通允许转速n1接近稳态加力转速计划值n1dem，以能够充分利用主机提供更

高的温度、压力条件，降低在高空小速度、低温、低压力条件下加力接通的难度；在航空发动

机进口总压P2、总温T2较高时，加力燃烧室内工作条件较好，取较大值，降低加力接通允许

转速n1，保证加力快速接通的要求，其中，航空发动机进口总压P2、总温T2较低，是指航空发

动机进口总压P2低于20kPa、总温T2低于253K，此时，△n1取值小于5%；航空发动机进口总压

P2、总温T2较高，是指航空发动机进口总压P2高于70kPa、总温T2高于288K，此时，△n1取值

大于12%。

[0018] 步骤二、设计小加力供油规律为以Wfa0=f3(P2、T2)修正给定油气比，且向加力燃

烧室内扇形点火区供油，其中，Wfa0为给定油气比修正值，为航空发动机进口总压P2、总温

T2的函数f3(P2、T2)，在航空发动机进口总压P2、总温T2较低时，加力燃烧室内工作条件较

差，取较大值，较大提高加力燃烧室内扇形点火区上分布的油气比，以能够产生强劲稳定的

小加力值班火焰，可提高加力火焰的可探测性，以及能够保证可靠连焰，避免熄火；在航空

发动机进口总压P2、总温T2较高时，加力燃烧室内工作条件较好，取较小值，其中，航空发动

机进口总压P2、总温T2较低，是指航空发动机进口总压P2低于20kPa、总温T2低于288K，此
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时，Wfa0取值大于220%；航空发动机进口总压P2、总温T2较高，是指航空发动机进口总压P2

高于20kPa、总温T2高于288K，此时，Wfa0取值小于100%。

[0019] 以航空发动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律控制下，加力燃烧室是

否能够稳定工作，若否，则重新设计小加力供油规律。

[0020] 步骤三、设计加力供油规律为Wfa/P3=f4(P2、T2、PLA)，且向加力燃烧室内环形区

域供油，其中，Wfa为向加力燃烧室供油，其与压气机出口总压P3的比值为航空发动机进口

总压P2、总温T2以及油门角度PLA的函数f4(P2、T2、PLA)。

[0021] 步骤四、设计与加力供油适配的喷管喉部面积控制规律，采用开环控制且高低限

位，与航空发动机压比闭环控制相结合控制喷管喉部面积A8。

[0022] 开环控制喷管喉部面积A8=f5(P2、T2、PLA)，为航空发动机进口总压P2、总温T2以

及油门角度PLA的函数f5(P2、T2、PLA)，并设置高低限，作为加力接通时喷管喉部面积A8的

初值，以降低对喷管的过调节/欠调节。

[0023] 航空发动机压比闭环控制喷管喉部面积A8=f6  (EPR)，为航空发动机压比EPR的函

数f6  (EPR)，在加力接通过程中控制航空发动机压比EPR。

[0024] 以航空发动机部件试验或仿真的手段验证小加力供油规律、加力供油规律、喷管

喉部面积控制规律控制下，是否满足设计要求，具体包括加力燃烧室是否能够稳定工作，加

力推力是否满足要求、加力接通时间是否满足要求、风扇及压气机是否能够稳定工作，若

否，则重新设计小加力供油规律、加力供油规律、喷管喉部面积控制规律。

[0025] 步骤五、进行航空发动机整机高空试验，验证小加力供油规律、加力供油规律、喷

管喉部面积控制规律控制下，是否满足设计要求，具体包括加力燃烧室是否能够稳定工作，

加力推力是否满足要求、加力接通时间是否满足要求、风扇及压气机是否能够稳定工作，若

否，则重新设计小加力供油规律、加力供油规律、喷管喉部面积控制规律。

[0026] 上述实施例公开的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法，将小加力环形点

火区改为“扇形点火区，如图2所示，并根据航空发动机进口总压、总温设置不同的小加力供

油规律，以能够形成强劲稳定的小加力值班火焰，使小加力工作稳定性大大提升，火焰可探

测性大大增强，并设计与加力供油适配的喷管喉部面积控制规律，采用开环控制且高低限

位，与航空发动机压比闭环控制相结合控制喷管喉部面积，可降低喷管的过调节/欠调节，

使加力快速接通过程推力等参数过渡更为平稳，联焰更可靠，此外，按照航空发动机控制规

律，设计在低温、低压加力困难区域，提高允许加力接通转速，提高了全包线加力接通的可

靠性。

[0027] 上述实施例公开的航空发动机全包线加力可靠接通的设计方法中所说的函数f1

(T2)、f2(P2、T2)、f3(P2、T2)、f4(P2、T2、PLA)、f5(P2、T2、PLA)、f6  (EPR)具体可参照现有文

献中公开的进行确定，也可以通过试验的方式进行确定，以能够很好的保证航空发动机全

包线加力可靠接通为目的。

[0028] 至此，已经结合附图所示的优选实施方式描述了本申请的技术方案，领域内技术

人员应该理解的是，本申请的保护范围显然不局限于这些具体实施方式，在不偏离本申请

的原理的前提下，本领域技术人员可以对相关技术特征作出等同的更改或替换，这些更改

或替换之后的技术方案都将落入本申请的保护范围之内。
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图 1

图 2
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