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Development Analysis to Afterburner Combustion Technology 
of Turbofan

涡扇发动机加力燃烧技术发展分析

■  夏姣辉  杨谦  王慧汝  吴云柯 / 中国航发研究院

加力燃烧室可以在特定的情形下，大幅提升发动机的推力，从而使飞行器获得短暂优势，作用不容忽视。相

较于涡喷发动机，涡扇发动机的加力燃烧室形式更为复杂多样，其技术发展也与涡喷发动机有所区别。

加
力燃烧一般在发动机低压涡

轮后、喷管前的加力燃烧室

内完成。其推力形成的原理

就是增加发动机外部热量输入，即在主

燃烧室最大工况点，利用排气中的剩余

氧气，额外喷射燃料实现二次燃烧，从

而提高喷管排气总温。从推进性能角度

看，加力燃烧的根本目的就是以牺牲比

冲（燃油经济性）为代价，迅速增大发

动机推重比，从而使发动机获得高速性

能，进而确保战斗机、导弹或高超声速

飞行器在短距起飞、近距格斗、追敌、

突防、末端机动或逃逸时获取速度上的

短暂优势。一般而言，涡喷发动机在加

力燃烧时的最大推力可达到不开加力

时的 1.5 倍左右，而涡扇发动机则可达

1.6~1.7 倍，甚至更高。

20 世纪 60 年代中期涡扇发动机

加力燃烧室投入使用，至今已发展

到了第三代，如图 1 所示。可以说，

加力燃烧室的发展过程就是一个不

断追求提高加力温度、提高燃烧效

率和燃烧稳定性、减少流体损失、

减轻质量、提高可靠性和响应能力

的过程。从 20 世纪 60 年代至今，涡

扇发动机加力燃烧室的容热强度提

高了 1 倍以上，即在压力和加热量相

同的条件下，加力燃烧室的体积就

缩小了一半，而与此同时，性能方

面却有显著提高，见表 1。

涡扇发动机加力燃烧室特点
与涡喷发动机不同，涡扇发动机一

般存在内外两个涵道，根据内涵道

和 外 涵 道 两 股 气 流 不 同 的 混 合 方

式，可把涡扇发动机加力燃烧室分

成 4 种，即外涵道加力、内涵道加

力（核心流加力）、同轴流加力（平

行流加力、分流加力）和混合流加

力，见表 2。在涡扇发动机加力燃

烧的过程中，用于冷却加力燃烧室

隔热屏的是外涵道冷空气，冷却效

果好，所以壁温不高。但外涵道温

度偏低也导致了燃油到达火焰稳定

器之前的蒸发度偏低（≤ 0.05），大

量油滴在火焰稳定器表面上沉积并

图1   带加力燃烧室的涡扇发动机典型结构

参数及性能 20 世纪 60 年代 2010 年至今

总余气系数 1.8 ～ 2.0 ＜ 1.1

加力燃烧温度 /K 1430 ～ 1600 ＞ 2100

燃烧效率 0.75 ＞ 0.95

总压恢复系数 0.85 ＞ 0.95

加力燃烧室整机质量占比 ＞ 25% ＜ 20%

表1   涡扇发动机加力燃烧室性能提升（台架状态）

加力燃烧室段

喷油嘴

内涵火焰稳定器

外涵火焰稳定器

加力模式

巡航模式
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蒸发，造成组织燃烧的困难，且更

容易引起振荡燃烧。因此，涡扇加

力燃烧技术与涡喷加力燃烧技术的

最大差别是涡扇加力燃烧须考虑外

涵道气流燃烧的组织，基于这种差

别和特点，涡扇加力燃烧的关键技

术包括了混合器设计、火焰稳定器

设计、火焰稳定器的优化组合、加

力燃烧室一体化和加力燃烧与冲压

燃烧变循环等。

混合器设计
目前发展的各型号涡扇发动机，使

用最多的是混合流加力燃烧室，其

组织外涵道冷气流燃烧的方法大体

分成混合后再燃烧和边混合边燃烧。

混合后再燃烧是在混合器先把

内外涵道气流进行较充分的混合。混

合后内外涵道气流的温度都接近混合

温度，因此燃油在火焰稳定器前的蒸

发度可达55%，可以沿用涡喷发动机

加力燃烧室设计经验组织燃烧。此方

法的优点是混合效率高，缺点是加

力燃烧室增加了较大的长度（这种

混合器长度约等于加力燃烧室直径）

和质量，而且混合损失也大。混合

后再燃烧的另一种方案是将混合器

与扩压器合二为一，成为环形混合

器。内、外涵道气流从分流环的末

端开始就在扩压器内边混合边扩散，

火焰稳定器就布置在扩压器出口处，

两股气流在混合还不充分时就在火

焰稳定器下游开始燃烧，因此混合

损失比充分混合的混合器小，而且

减小了混合器的长度和质量。

组织外涵道冷气流燃烧的另一

种方法是“边混合边燃烧”，也就是

从混合截面开始，内、外涵道两股

气流就开始燃烧，只是由于两股气

流的湍流扩散才产生了内、外涵道

两股气流的混合。这种方法一般采

用指形混合器和菊花形混合器，其

优点是加力燃烧室长度短、质量轻。

同时，两种混合方法均须与内

锥、外涵道机匣设计相匹配，满足

气流扩压减速，并改善加力燃烧室

进口流场的功能需求。

目前，第三代、第四代涡扇发动

机主要选用环形、菊花形和指形混合

器，结构与特点见表3。指形混合器

与菊花形混合器无根本差异，可归为

一类。环形和菊花形（指形）混合器

没有绝对的优劣或代际之分，一般根

据混合器出口截面马赫数（Ma）、加

力燃烧室进口气流余旋（进气扭角）、

发动机涵道比、涡轮后马赫数以及尾

典型形式 典型应用发动机

外涵加力 JTF-17

内涵加力 PW1120

同轴流加力 EJ200

混合流加力

F100、F404、JA-37

TFE1042、F110、PW1128

M88、F119、F135

表2   涡扇加力燃烧室典型形式

表3   主要军用涡扇发动机加力燃烧室混合器特征

类型与结构特征 优点 缺点 应用机型

结构简单 

刚性较好 

质量较轻 

气动损失较少

混合度低 

燃烧稳定性差 

燃烧效率低 

来流要求严格 

供油调节复杂

F119

F414

F135

混合度高 

燃烧稳定性好 

燃烧效率高

进气要求不严

对流场不敏感

供油规律较简单

刚性较差

相对较重

RD-33

AL-31

YF120

EJ200

M88-2

环形混合器

菊花形混合器

指形混合器

外涵机匣

外涵气流

内涵气流

环形混合器

混合扩压段 扩压段

内锥

外涵机匣
菊花形混合器外涵气流

内涵气流
分流环

混合扩压段

扩压段混合段

内锥

外涵机匣
外涵气流

支板

内涵气流
指形混合器 防振隔热屏

内锥
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喷管红外特性、雷达截面积等发动机

总体性能、气动性能、隐身性能与结

构设计参数来选型和设计。

火焰稳定器设计
早期的涡扇发动机，由于内涵道和

外涵道两股气流经过混合效率不同

的混合器混合后，在加力燃烧室进

口所形成的温度场差别很大，所以

涡扇发动机加力燃烧室的火焰稳定

器主要是根据火焰稳定器前缘截面

的温度场来设计。第四代和第五代

涡扇发动机的混合器混合效率较高，

内涵道和外涵道气流混合后在加力

燃烧室进口气流的温度已经混合得

比较均匀，接近早期涡喷发动机气

流在加力燃烧室进口的水平。因此，

结构简单的 V 形槽火焰稳定器又得

到了普遍使用，例如，美国空军对

其列装的发动机加力燃烧室火焰稳

定器做了标准化管理，其稳定器单

体截面设计尺寸如图 2（a）所示，

针对具体型号发动机，只需做对应

的缩放和适应性改进，即可快速应

用与更换。

另外，由于涡扇发动机加力燃

烧室与风扇级通过发动机外涵道直

接连接，加力燃烧室点火时的压力

突升能前传到风扇，使风扇的喘振

裕度减小，甚至造成喘振，所以必

须采取“软点火”的方式，即在加

力燃烧室内布置一圈环形值班火焰

型的火焰稳定器。AL-31、RD-33、

F100 系 列、RB199/211 系 列、F101

系列、EJ200、M88 等的加力燃烧室

都采用了值班火焰的吸入式或蒸发

式火焰稳定器如图 2（b）所示，为

了提高这圈火焰稳定器的传焰能力，

有时还要增加其燃料负荷。

火焰稳定器的优化组合技术
火焰稳定器结构普遍较为简单，只

需掌握一类火焰稳定器的设计规律

并提升其性能，即可将其原理应用

于多型航空发动机的改进，代价不

高但往往效果很好。例如，YF120

发动机在进行原型机研制时，利用

三维流设计，克服了加力燃烧室大

量采用径向稳定器易导致振荡燃烧

的问题，提出了一种以径向火焰稳

定器为主的、由中心环状 V 形槽稳

定器与 12 根径向 V 形槽稳定器组合

而成的加力燃烧室稳燃方案（结构

如图 3 所示）。每根径向稳定器均带

有隔热罩，其内通有由风扇后引来

的空气进行冷却，以减小其中的温

度梯度，提高耐久性。中心环形稳

定器为非冷却结构，沿圆周做成 12

段，以允许工作时自由膨胀。采用

中心环形稳定器可保证小加力比时

获得稳定的燃烧。

YF120 最终虽未能量产，但在

其技术平台上形成的这一火焰稳定

器结构设计方案只经简单改动，即

先后用于了 F404 发动机的升级型号

F414、F110-GE-129 发 动 机 的 升 级

型号 F110-GE-129 EFE 和 F136 的研

发。如图 4（a）所示的 F414 发动机

图2   涡扇发动机典型火焰稳定器结构

图3   YF120的火焰稳定器结构

14.41
值班油管

值班火焰

火焰稳定器15.11

R3.1

D
=1

5

β=35°

径向稳定器

喷油杆

环形稳定器

（a） （b）
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的火焰稳定器的结构与 YF120 相比

几乎毫无改动。如图 4（b）所示的

F110-GE-129 EFE 发动机的火焰稳

定器在 YF120 火焰稳定器基础上进

一步优化设计，采用了 8 个长的和 8

个短的 V 形径向火焰稳定器。其中，

长的径向火焰稳定器外端紧靠加力

筒体，内端紧邻中心内锥体 ；短的

外端仍紧靠加力筒体，内端距中心

内锥体较远，如图 4（c）所示。这

样既可满足稳燃要求，又不会在中

心处形成较大堵塞，影响中间状态

性能，并直接提升了发动机性能，

使之一方面新的火焰稳定器结构拥

有更高的燃烧效率、更快的点火时

间和更好的火焰稳定性，另一方面

加力接通时的噪声大幅降低。

加力燃烧室一体化技术
加力燃烧室一体化设计并不是一个

新提出的概念，而是航空发动机减

少零件数、减轻质量、降低内外涵

通道流动损失、改善飞行器尾部隐

身性能的必然发展方向。GE 航空集

团 研 制 的 YF120、F110 EFE 发 动 机

即初步实现了支板—混合器—稳定

器—喷油杆的一体化设计，其中主

要包括支板与喷油支杆一体化和菊

花形混合器与径向 / 环形稳定器一体

化。此外，普惠公司则采用了涡轮

后框架一体化的设计方案，是目前

一体化程度最高的加力燃烧方案。

GE航空集团技术方案

近年来，随着凹腔驻涡稳燃技

术 的 逐 渐 成 熟，GE 航 空 集 团 提 出

了基于凹腔驻涡稳燃一体化加力燃

烧室的设计方案（如图 5 所示）。凹

腔燃烧室中的外涵道气流不需要完

全与内涵道气流掺混，仅通过可调

隔热屏与外涵道机匣之间的流道直

接流至尾喷管处，用于降低尾喷管

处 的 红 外 特 征， 因 此 凹 腔 驻 涡 加

力被认为较容易与单边扩张斜坡二

维 矢 量 喷 管（single expansion ramp 

nozzle，SERN） 匹 配， 从 而 实 现 发

动机喷管的低红外可见性。

普惠公司技术方案

普惠公司在 F119 和 F135 发动机

上，采用了涡轮后框架一体化方案，

如图 6 所示。与 GE 航空集团的方案

不同，普惠公司方案采用后台阶突

扩类钝体流动提供值班火焰的方案。

后台阶钝体根据来流条件安装于近

外涵一侧或近内锥一侧，并将涡轮

后框架支板与燃油杆做一体化处理，

支板设计成对称流线形（或称叶片

形），也起到一定的钝体作用，能

够在后台阶周围，形成绕流尾迹涡，

确保火焰的稳定燃烧和周向与径向

的扩散传播。

图5   GE航空集团一体化加力燃烧室的设计方案

图4   基于同一类火焰稳定器设计方案的发动机改进

F110-GE-129 EFE

径向火焰稳定器结构

（a）F414 稳定器

（b）F110-GE-129 EFE 稳定器 （c）F110 火焰稳定器改进前后结构对比

F110-GE-129 

环形火焰稳定器结构

（a）凹腔驻涡加力燃烧室方案

凹腔结构

喷油方向

喷油方向

（d）单级凹腔驻涡加力燃烧室与单边调节 SERN

（c）凹腔燃烧室（底部 / 短边喷油）

（b）凹腔燃烧室（长边喷油）
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值得注意的是，普惠公司的涡

轮后框架一体化方案还充分考虑了

飞行器尾部隐身性能的需求。其涡

轮后支板通过弯扭、倾斜等三维气

动优化设计，在不造成过大气动损

失的前提下，轴向投影可完全覆盖

涡轮叶片。即从尾喷管处射入发动

机尾部加力燃烧室段的雷达波，将

不会直接照射到雷达截面积较大的

涡轮叶片，从而大幅减小了发动机

尾部的雷达特征。

从结构上看，这类涡轮后框架

一体化方案是目前一体化程度最高

的加力燃烧室方案。相比各单元分

体 的 加 力 燃 烧 室 具 有 显 著 的 减 重

优 势， 且 外 涵 道 气 流 主 要 用 于 后

台阶和隔热屏的冷却，能对 F119、

F135 等 隐 身 飞 行 器 发 动 机 的 喷 管

起到较大的红外特性抑制作用，支

板对涡轮叶片的遮蔽也能改善雷达

回波特征。但将涡轮后框架尤其支

板结构件应用于加力燃烧室热端，

对材料性能和冷却结构设计提出了

新的要求。从气动角度看，由于后

台阶涡系与支板绕流涡系的相互作

用机理较为复杂，将导致加力燃烧

火焰的传播扩散机理趋于复杂，这

对于加力燃烧室的整体设计具有较

大挑战性。

加力燃烧与冲压燃烧变循
环技术
在先进空间运输计划（ASTP）的实

施 过 程 中，GE 航 空 集 团 基 于 F110

与 J58 发动机加力燃烧室设计方案，

验证了一种可用于变循环涡扇发动

机的支板—环形混合器一体化结构，

如图 7 所示。该方案通过调节环形

混合器张角，可实现内、外涵道气

路的调节旁通，这种设计结构可使

发动机在极限高速情况下工作于仅

靠外涵进气、加力燃烧室冲压燃烧

的模态，从而实现发动机的变循环

工作。

结束语
经过 50 多年的发展，涡扇发动机加

力燃烧室混合器目前的设计理论完

备，涡扇钝体类火焰稳定器也已形

成较完整设计理论与方法，其应用

的关键在于合理优化稳定器的组合

排布形式。另外，涡轮后框架一体

化加力燃烧室则是涡扇发动机加力

燃烧室的发展方向，通过利用 V 形

槽稳燃、凹腔驻涡稳燃、后台阶稳燃、

支板稳燃等技术方案，与环形混合

器 / 稳定器一体化结构、供油 / 冷却

一体化结构等设计形式互相组合，

既可在现有理论与工程技术边界内

设计得到性能较高的一体化加力燃

烧室方案，也可通过掌握并利用部

分新概念新技术，获得满足发动机

隐身设计、巡航模式低阻设计和变

循环设计的加力燃烧室方案，应予

以重视。                                   

（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）图6   普惠公司涡轮后框架一体化加力燃烧室方案

后台阶稳燃

（a）方案 1

（c）支板结构

（b）方案 2

（d）凹腔稳燃值班火焰
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图7   GE航空集团的加力燃烧与冲压燃烧变循环技术方案


