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Performance Enhancement Technology of Afterburner

加力燃烧室性能提升技术研究

传
统 的 加 力 燃 烧 室 由 喷 油

杆、整流支板、中心锥、

火焰稳定器及隔热屏等部

件组成，如图1所示。虽然加力燃

烧室可以极大地提升发动机推力，

但是传统的加力燃烧室结构有着诸

多不足之处。首先，加力燃烧室各

部件分散布置使得发动机整体质量

偏大，不利于提升发动机推重比；

其次，战斗机要求高机动性与灵活

性，分散布置的各部件所占空间较

大，致使发动机整体尺寸增大；最

后，喷油杆等部件直接布置于加力燃

烧室内部，同燃烧室内的高温燃气直

接接触，易造成烧蚀及热变形。

加力燃烧室的出口燃气温度可

达 2200K[1]，这个温度远远超过了筒

体所能承受的温度，因此加力燃烧

室内的热工作环境极其严峻，如无

冷却结构，筒体将面临烧蚀及变形

的风险。除此之外，发动机采用加

力燃烧室结构的目的是提升发动机

推力，这就要求燃烧室具有一个良

好的燃烧状态。综上所述，提升加

力燃烧室的性能可以从一体化设计、

冷却结构和稳定火焰几个方面进行。

一体化设计
针对加力燃烧室面临的质量及空间

占比大、内部结构无冷却问题，一

加力燃烧室可以使发动机在短时间内实现推力大幅提升，满足快速起飞和追击等战斗需求，目前世界各国的新

一代军用发动机基本都采用了带加力燃烧室的结构。为了提升加力燃烧室的性能，需要对加力燃烧室的一体化

设计和燃烧稳定性进行深入研究。
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体化加力燃烧室结构被提出，主要

包括喷油杆与稳定器一体化设计，

扩压器与稳定器一体化设计，混合

器、扩压器及稳定器一体化设计，

以及涡轮后框架与加力燃烧室一体

化设计 [2]。

喷油杆与稳定器一体化设计

传 统 加 力 燃 烧 室 的 喷 油 杆 和

火焰稳定器是分离式的，这样会造

成加力燃烧室所占空间过大以及喷

油杆易烧蚀等问题，因此，为了改

善加力燃烧室的整体性能，将这两

个部件进行一体化设计。该设计不

仅可以减少部件所占空间，同时来

自外涵道的冷气流流经火焰稳定器

与喷油杆时还可以对这两个部件进

行冷却，起到改善火焰稳定器与喷

油杆热工作环境、加快燃油雾化以

及缩短点火时间的作用。法国斯奈

克 玛 公 司（ 现 赛 峰 集 团 ） 开 发 的

M88-3 发动机的加力燃烧室就采用

了此种一体化方式，在冷却以及稳

定火焰方面都取得了较好的成效。

扩压器与稳定器一体化设计

扩压器与稳定器的一体化设计

取消了传统的钝体火焰稳定器，利

用气流经过突扩管道或者凹腔产生

稳定的旋涡，不仅使得加力燃烧室

结构更加紧凑，减少了流体损失，

还使得气体燃烧更加稳定，同时沿

壁面缝隙进入外涵道的冷气流还能

够对部件进行冷却。

南京航空航天大学对该一体化

结构加力燃烧室的冷态流动特性进

行了数值仿真研究 [3]，对比分析了入

口涵道比在 0.278~0.583 和总温比在

0.418~0.464 的一体化加力燃烧室冷

态流动特性。研究发现，22% 左右

的外涵道冷气流用于火焰稳定器和

联焰器的冷却，冷却气流对火焰稳

图1   传统加力燃烧室
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定器及联焰器下游形成的回流区影

响较小 ；火焰稳定器顶部附近形成

旋涡强化了内外涵道来流的掺混 ；

涵道比增加使得各壁面冷却效率提

升，其中火焰稳定器的冷却效率提

升尤为明显。

混合器、扩压器及稳定器一体化

设计

混合器、扩压器及稳定器一体

化设计将环形稳定器前移到混合截

面，稳定器的内侧流过内涵道气流，

稳定器的外侧流过外涵道气流，对

稳定器前方内涵道来流进行扩压，

在稳定器后方同外涵道来流进行混

合与燃烧。此举既能减少部件所占

空间、缩短加力燃烧室长度，同时

也可以减轻加力燃烧室质量，减小

流体损失 [4]。由英国、德国、西班牙

和意大利 4 国联合研制的加力涡扇发

动机 EJ200（见图 2）采用的就是这

种设计方式，该方式也是 EJ200 发动

机提高综合性能的重要基础。

涡轮后框架与加力燃烧室一体化

设计

将 发 动 机 涡 轮 后 框 架 与 加 力

燃烧室进行一体化设计最早在美国

国防部综合高性能涡轮发动机技术

（IHPTET）计划中被提出，也是目

前较为主流的一种设计方向 [2]，涡轮

后的整流支板起着加力燃烧室来流

整流以及结构支撑的作用，将支板

与火焰稳定器、喷油杆进行一体化

设计，可以更进一步地缩短发动机

的长度、减轻发动机的质量，同时

可以利用外涵道冷气流对支板、火

焰稳定器和喷油杆进行冷却，保证

加力燃烧室内部件有一个良好的热

工作环境，图 3 为该设计的加力燃烧

室简化模型结构。以此模型为基础，

采用数值仿真技术，研究在燃烧情

况下加力燃烧室固体域的温度分布

情况，结果如图 4 所示，可以看出，

该设计方案能够很好地对一体化结

构部分起到冷却作用。

美国第四代发动机 F119 采用的

就是涡轮后框架与加力燃烧室一体

化设计方案，其支板前段的弧面设

计以及支板后端的平面设计分别用

图2   EJ200发动机

图3   一体化加力燃烧室简化模型结构

图4   一体化加力燃烧室固体域温度分布
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来整流气体和稳定火焰，同时支板

上设计了一系列与喷油孔对应的进

气小孔，能够很好地改善燃油在加

力燃烧室内部的空间分布，外涵道

来流可以对喷油结构进行冷却，提

升加力燃烧室整体的结构稳定性。

陆军航空兵学院在涡轮后框架

与加力燃烧室设计一体化的思想上

提出了一体化加力燃烧室结构 [5]，主

要包括空心叶片 / 稳流器、防振隔热

屏、凹腔驻涡空心中心锥、燃油系

统等，并采用数值手段对加力燃烧

室燃烧流场进行了研究。数值计算

结果表明，一体化稳定器的设计方

案能够产生稳定的回流区，有利于

火焰的稳定，同时加力燃烧室的燃

烧效率为 84.7%，该方案为加力燃烧

室的优化设计提供了参考。

室壁冷却
为了防止加力燃烧室筒体过热，可

以 在 加 力 燃 烧 室 内 安 装 多 孔 隔 热

屏。面对高达 2200K 的加力燃烧室

出口燃气温度，单一的气膜冷却已

经难以满足先进加力燃烧室的技术

发展需求，因此，可以在隔热屏中

采用冲击 / 发散双层冷却结构，依据

不同部位的热负荷来调整结构内部

的气膜冷却布置形式，提升冷却效

率和冷却效果。为了进一步明晰双

层冷却结构的冷却效果，西北工业

大学开展了气膜孔与冲击孔面积比

和动量比对加力燃烧室双层壁隔热

屏综合冷却效率影响的研究 [1]。研

究发现，沿主流方向，下游的综合

冷却效率要优于上游的综合冷却效

率，同时在冲击驻点和气膜覆盖的

区域冷却效率较高 ；在动量比较低

的情况下，上游的主要冷却方式是

冲击冷却，其他区域则是冲击冷却

和气膜冷却共同作用，而随着动量

比增大，冲击冷却和气膜冷却效果

增强，冷却效率提高 ；面积比增大，

平均综合冷却效率提高，但随着面

积比的增大综合冷却效率的提升速

度减缓。

火焰稳定器
火焰稳定器可以改善加力燃烧室内

的燃烧情况，有利于稳定燃烧，分

为径向稳定器及周向稳定器。

径向稳定器

径 向 稳 定 器 大 致 沿 燃 烧 室 圆

周半径方向。影响径向稳定器效果

的因素之一是稳定器的 V 形开角大

小，为了探究开角大小对加力燃烧

室燃烧状态的影响，成都航利（集

团）实业有限公司对正常型、改进

型以及故障型 3 种工况进行了数值

模拟，以研究不同径向稳定器开角

对 加 力 燃 烧 室 局 部 燃 烧 状 态 的 影

响 [6]。研究发现，改变径向稳定器

V 形开角大小会对稳定器后局部流

场产生影响，而对加力燃烧室的整

体流场影响较小 ；改进型加力燃烧

室径向稳定器 V 形开角减小，使稳

定器后局部气体主流速度减小，同

时使向稳定器内流动的逆向主流速

度增大，且会使高温区向稳定器后

受感区域移动 ；通过调整径向稳定

器开口大小可以使燃烧高温区域移

动、提高受感部的局部温度，从而

排除故障。

周向稳定器

对图3所示的一体化加力燃烧室

简化模型开展研究，可知周向稳定器

位置的变化会直接影响燃油在内外侧

的分布浓度，进而对燃烧室内的组织

燃烧产生不同效果，同时也会对阻塞

比产生影响。定义周向稳定器的径向

距离为L，如图5所示。为探究不同

L 对一体化加力燃烧室的流场及性

能 的 影 响 规 律， 选 取L 为 175mm、

190mm、205mm、220mm 等 4 种 结

构 参 数 进 行 研 究， 阻 塞 比 分 别 为

35.8%、36.6%、37.4%、38.2%。

为了进一步分析周向稳定器位

置变化对一体化加力燃烧室的影响，

对加力燃烧室的总压恢复系数及燃

烧效率进行了定量化的处理，图 6 为

不同周向稳定器位置加力燃烧室的

总压恢复系数及燃烧效率的变化规

律。研究发现，随着周向稳定器位

置的升高，加力燃烧室内的径向混

合强度增大，一体化加力燃烧室的

总压恢复系数下降了 1.4%，燃烧效

率提高了 10% ；同时，低位置的周

向稳定器可以更好地起到稳定火焰

的作用，而高位置的周向稳定器可

以更好地扩大燃烧范围，提高燃烧

效率 ；周向稳定器位置的升高主要

会改变回流区的径向位置，增强了

气相燃油径向湍流混合能力，对总

压恢复系数的影响较小。该调整能

够显著提高约 10% 的燃烧效率，因

此在结构允许的情况下，改变周向

稳定器位置以获得更大的一体化加

力燃烧室性能收益是更合理的。

图5   周向稳定器径向距离定义

L
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喷嘴布局
根据加力燃烧室结构以及进口流场

等条件，设计合理的喷嘴布局对加

力燃烧室的稳定燃烧有着至关重要

的作用。中国航发沈阳发动机研究

所对喷嘴布局对加力燃烧性能的影

响做了数值仿真 [7]，设置了两个布局

方案，方案一的喷嘴集中布置在周

向稳定器内侧，方案二则增加了 12

支短喷杆且兼顾内外涵道区域。研

究发现，方案一所形成的高温燃烧

区域较小，方案二所形成的高温燃

烧区域更大且燃油分布更加均匀 ；

方案二的总温升以及燃烧效率较方

案一要更高 ；方案一的热态总压恢

复系数要优于方案二。该研究说明

较为分散的喷嘴布置对整体效果的

影响要优于集中布置，未来对喷嘴

布置的优化与研究仍然将是一个重

要的研究方向。

结束语
影响加力燃烧室性能的方面有很多，

仅就结构而言，包括一体化结构设

计、冷却结构设计、火焰稳定器设

计以及喷嘴布局等方向。在一体化

设计方面，主要是将分散的加力燃

烧室部件有机地结合在一起，从而

减轻加力燃烧室的质量和缩短长度，

进而提升加力燃烧室性能 ；在冷却

结构方面，合理的隔热屏结构能够

极大地改善燃烧室筒体的热环境，

冲击 / 发散双层冷却结构可以进一步

提升冷却效果，同时也可以为将来

更先进的燃烧室奠定基础 ；火焰稳

定器是燃烧室稳定燃烧的关键，无

论是径向火焰稳定器还是周向火焰

稳定器，其结构设计的合理与否都

将直接影响整个加力燃烧室的运行，

新构型火焰稳定器的设计在将来或

许能成为改变加力燃烧室设计的重

要影响因素 ；喷嘴的布局更是直接

影响加力燃烧室内部的燃烧状况，

未来的喷嘴布局可能会朝着智能化

方向发展，为加力燃烧室再增“推

力”。                                         

（张宇，大连理工大学，博士研

究生，主要从事加力燃烧室数值仿

真）
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图6   不同周向稳定器位置加力燃烧室的总压恢复系数及燃烧效率
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