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The Development of Afterburner Technology

目
前，常规主燃烧室受限于技

术原理、材料性能和环保要

求，已逐渐逼近设计极限，

涡轮级间燃烧、超紧凑燃烧、定容燃烧

等非常规燃烧技术尚未成熟，因而加力

燃烧技术因其设计灵活性和应用的便捷

性，在可预见的未来不但不会消亡，还

可能会进一步发展。基于对上述趋势的

清醒认识，各国的相关企业和科研机构

在对常规加力燃烧技术进行创新优化的

同时，也在各种新型加力燃烧技术上加

大科研投入，力求在未来的竞争中占得

先机。

常规加力燃烧技术的创新
优化
在常规加力燃烧技术的创新优化方

面，具有提高燃烧效率和降低耗油

率作用的稳燃技术是各国重点研究

的方向之一。

日本稳燃技术进展

在常规加力燃烧室稳燃技术方

面，日本石川岛播磨重工（IHI）近

年来开展了较多创新性研究，尤其

在火焰稳定器新结构方面的研究工

作较有参考价值，已公开的稳定器

新结构见表 1。

俄罗斯稳燃技术进展

在俄罗斯研制的一个V形槽稳
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表1   IHI公司设计的不同类型火焰稳定器

结构特征 特点

●  既可用于环形也可用于径向稳定器

●  钝体壁面开密布小孔

●  减轻结构质量

●  改善钝体下游燃油掺混性能

●  回流区结构与无孔钝体基本一致

●  改善冷却性能

●  孔易堵塞

●  需要陶瓷基复合材料（CMC）

●  用于径向稳定器

●  可通过机械结构调节稳定器槽宽

●  可在巡航状态将稳定器完全闭合

●  可在工况恶化状态将稳定器槽宽开至最大

●  大幅降低加力燃烧室稳定器流阻损失

●  可根据发动机工况自适应调节稳定器

●  极大改善点火性能

●  结构十分复杂

●  用于径向稳定器

●  利用稳定器两翼加细小翻边 / 内凹结构，改

善径向稳定器远燃油喷嘴位置的周向联焰性能

●  改善中心位置火焰温度场

●  表面凸起或凹进易造成稳定器烧蚀、损坏

●  折叠 V 钝体与联焰管

●  能够形成类似沙丘驻涡稳燃结构

●  极大增强稳定器抗扰动能力

●  拓宽稳定器吹熄边界

●  有较大实用价值

定器与主燃烧室头部旋流器结合的加

力燃烧方案中（如图1所示），研究

人员在V形槽稳定器内部安装了一种

与常规主燃烧室头部旋流器类似的结

构。根据推测，该结构的设计目的一

方面是改善燃油雾化掺混特性，从而
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改善加力燃烧室燃烧效率，提高加力

燃烧温升 ；另一方面是为了降低加力

燃烧状态下的耗油率，同时利用旋流

器回流区与V形槽钝体绕流回流区耦

合，强化加力燃烧的火焰稳定性，改

善加力燃烧室内的燃烧振荡现象，拓

宽火焰吹熄极限。

燃烧室中的横向射流本身是一

种有效的燃料掺混与火焰稳定方式，

且不需要任何机械结构，质量轻、

结构简单。但在加力燃烧室内实现

横向射流点火与稳燃技术难度较大，

这主要是因为射流穿深与射流轨迹

难以控制，且下游流场十分复杂。

针对这种情况，俄罗斯研制了一款

内锥双孔射流稳燃加力燃烧方案（如

图 2 所示）。在该方案中，通过优化

的对置双孔在发动机内涵道尾锥处

射流，两股射流将相互碰撞并混合，

随后可在射流孔下游区域形成低速

回流区结构。利用横向射流，只需

确保火焰能够可靠点燃、下游火焰

能够较好扩散，因此这一方案理论

上具有较低的流动损失和较高的加

力燃烧效率。但需注意的是，因为

加力燃烧室内涵道压力较大，如射

入的是燃油 / 空气混合气或单纯是空

气，则需要对气流进行增压。

常规加力燃烧技术发展趋势

从 IHI 可控径向稳定器和俄罗斯

的这几种可调节加力燃烧室设计方

案可见，随着未来航空发动机控制

裕度的提高，加力燃烧室有望向多

模式、多余度、可调节、可控制方

向发展。且从俄罗斯在加力燃烧室

控制技术领域已公开的大量专利来

看，俄罗斯已在加力燃烧控制技术

方面做了较深的技术积累。但同时

需注意到，可调节的火焰稳定器也

必然伴随热端部件冷却问题，这是

一个值得探讨研究的技术细节。现

代涡扇发动机加力燃烧过程中，单

位容积释热率增大，产生振荡燃烧

的倾向也趋于明显，尤其引入涡轮

后框架一体化设计概念后，结构更

图1   V形槽稳定器—头部旋流器组合稳燃结构

图2   内锥双孔射流稳燃加力燃烧室方案

（a）V 形槽稳定器—头部旋流器组合

（a）方案原理

（b）旋流器结构

（b）增压结构
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图3   GE航空集团的外涵道加力燃烧室方案

（a）GE 外涵道加力燃烧室结构

（b）GE 外涵道加力燃烧室原理

阀门

外涵道叶尖涡轮 中涵道 内涵道主燃烧室

阀门

紧凑、系统刚性更强，而选用的稳

燃方式则越发简易，因此更容易出

现燃烧振荡等不稳定现象，通过防

振隔热屏、人工阻尼、调节脉动源

等方式抑制或排除振荡燃烧的难度

也随之加大。

在常规加力燃烧技术优化方面，

日本较为重视稳燃器结构方面的创

新，同时十分重视成熟技术的组合

搭配，并因此在一体化加力燃烧室

方面取得了成功 ；而俄罗斯工程师

较为重视加力燃烧室多余度控制方

面的创新研究，利用由简至繁的多

种技术手段，实现了加力燃烧室在

喷油与火焰稳定器层面的多重、多

余度控制与调节。当然，在加力燃

烧室日趋简化的宏观发展背௿下，

俄罗斯的技术尝试与“少即是多”

的现代航空工业发展理念几乎背道

而驰，其各项技术方案的应用前௿

其实并不明朗，但也不失为现阶段

先进加力燃烧技术研究的有益参考。

新型加力燃烧技术
近十年来，各国公开了一部分新型

加力燃烧原理及技术方案，主要包

括 ：外涵道加力燃烧、爆炸加力燃

烧、爆震加力燃烧、核能加力、涡

流稳燃加力、电加力和等离子体助

燃加力等。其中，外涵道加力技术、

爆炸加力技术、爆震加力技术和核

能加力技术本质上都属于 20 世纪 50

年代左右的技术概念在新技术条件

下的“死灰复燃”，而涡流稳燃加力、

电加力和等离子体加力技术则有一

定的技术先进性。

外涵道加力燃烧技术

外涵道加力燃烧技术一般是指

在发动机外涵道布置类似于主燃烧室

的燃烧结构，以实现外涵道气流的

高效燃烧。当前，即便在现阶段的涡

扇发动机低压压气机压比较高的情况

下，外涵道压力对于高效燃烧而言仍

然偏低，因此目前这方面技术多以方

案为主，较少进入实用阶段。但是，

随着变循环发动机技术的逐渐成熟，

通过进气道多组激波增压后的外涵道

气流已可达到主燃烧室一级的水平，

且由于涵道通流随发动机循环状态发

生变化，加力燃烧室在高超声速条件

下将承担起主燃烧室的作用，因此外

涵道加力燃烧技术研究重新具有了应

用前௿。

以 GE 航空集团公开的风扇增压

外涵道加力燃烧室为例（如图 3 所

示）。该方案在低压压气机、中压压

气机和高压压气机的叶尖延伸布置

了叶尖涡轮系统，在发动机常规加

力燃烧室接通、飞行器超声速飞行、

发动机达到常规最大推力状态下，

通过进气阀调节内外涵道的流量，

使外涵道气流达到一定的流量和压

力。此时，在发动机低压压气机出

口附近喷射一股燃料，可在中压压

气机顶部外涵燃烧室附近点火燃烧，

并驱动中压压气机、高压压气机叶

顶涡轮输出功率，加速压气机旋转，

从而进一步提升发动机高速下极限

推力。

利用这一技术，理论上可让发

动机跨越涡喷 / 涡扇发动机常规加力

燃烧无法跨越的“推力陷阱”，使发

动机加速到冲压模态，因此，这是

一种循环过渡态加力燃烧技术。

爆炸加力燃烧技术和爆震加力

技术

爆炸加力燃烧技术是指利用三

硝基甲苯（TNT）炸药等爆炸形成的
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图5   俄罗斯核能燃烧室技术方案

燃油 换热器

换热器

2 循环（核能）轴功抽提

3 循环（斯特林循环）

图4  TNT爆炸加力发动机概念图

冲击波，瞬间提升发动机推力。这

种工作模式不用于载人飞行，但对

于高速无人飞行器有十分明显的大

加速度优势。这方面研究工作目前

还处于起步阶段，可供参考的资料

较少，俄罗斯研究的一种概念设计

如图 4 所示。

爆震加力技术是指将定容燃烧、

旋转爆震或脉冲爆震等装置应用于

加力燃烧室内，从而实现爆震加力

燃烧。这方面研究工作开展得较多，

各类方案层出不穷，但尚未出现任

何有工程价值的技术构型。

核能加力燃烧技术

核能加力燃烧技术看上去是一

种较为激进的概念，但早在20世纪

50年代，美国、苏联的工程师就在这

一领域开展了大量研究。近年来，由

于可控核反应、可控核辐射技术的逐

渐发展，核能加力燃烧室又被重新提

出，如俄罗斯科学家目前提出的方案

（如图5所示）。这一方案综合了布雷

顿、郎肯循环和斯特林循环等多种循

环方式，可利用核辐射能与核裂变能

使飞行器超长时间巡航。目前俄罗斯

科学家已对该方案原理与实现形式做

了较为系统的研究、论证与分析，具

备初步技术可行性。

等离子体助燃加力技术

进入 21 世纪后，电气技术的发

展速度远快于传统机械技术。可以

预见，现代及未来航空发动机将越

来越多地引入电力装置，以替代过

去需要大量机械结构才能实现的功

能。而在航空发动机燃烧技术层面，

尤其是加力燃烧技术层面，最有应

用前௿的新技术就是等离子体助燃

技术。

等 离 子 体 助 燃 本 身 并 非 新 概

念，但由于等离子体发生器结构过

于 复 杂、 沉 重， 将 其 应 用 于 航 空

发 动 机 可 获 得 的 收 益 不 足 以 补 偿

其结构质量与复杂度带来的问题。

但 随 着 纳 秒 脉 冲 表 面 介 质 阻 挡 放

电（SDBD）、准直流丝状放电、直

流放电、等离子体—中性气体等技

术方案的模块化、小型化甚至微型

化，将其应用于航空发动机的流动

微尺度控制与燃烧的强化已经成为

了现实。其中最为典型的应用为 GE

航空集团正在开发的新型主燃烧室

TAPS X，在其头部结构中引入了等

离子体发生装置，用于改善燃烧室

极贫油工况燃烧性能，并有望解决

振荡燃烧不稳定问题。而加力燃烧

室由于空间较大、可调整的结构较

多，因而更适用等离子体流动控制

与助燃技术。

结束语
上述创新加力燃烧方案或技术在原理

上都是科学、可行的，但从工程实用

角度看，均还需进一步论证或验证，

尤其针对较有应用前௿的等离子体助

燃技术，还需开展大量的基础研究工

作，以掌握其工作特性和助燃机理，

以促进其尽快得到应用。       

（夏姣辉，中国航发研究院，工

程师，主要从事低污染燃烧技术研

究工作）


