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摘要：介绍了一种新型内突扩加力燃烧室方案,具有质量轻、尺寸小、红外隐身功能突出等优点；在分析当前
高推重比发动机需求的基础上,结合目前国内外加力燃烧室的技术水平,根据新一代军用发动机的加力燃烧
室进气参数,论证了该方案所具有的现实可行性。
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1　引言
　　从诞生那天起,航空燃气涡轮喷气发动机,尤其
是战斗机用发动机,始终追求更高的推重比。60年
来,其推重比由原来的 1～2,发展到 9～10,在研的
和预研的将达 12～15。
　　所谓推重比高,就是推力越来越大、结构质量越
来越轻。航空燃气涡轮发动机的推重比是以加力时
的推力来计算的。为了获得 “加力 ”,发动机设计师
曾采用喷水加力等多种方法,如今最常用的是设计
专门的加力燃烧室。
　　本文介绍了 1种用作未来高推重比发动机的新
型内突扩加力燃烧室总体方案；结合国内外的技术

水平,论证了该方案的现实可行性。
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2　内突扩加力燃烧室方案
2.1　研究背景
　　无论是涡喷发动机,还是涡扇发动机的加力燃
烧室,一直采用 Ｖ型槽火焰稳定器直流组织燃烧；
在结构上,大约占整台发动机总长度的 50%左右,
其直径与发动机允许通道截面直径大体相当；装上

加力燃烧室后,使得发动机增重约 20%。所以,从
提高推重比的角度分析是非常划算的。但是,新一
代高性能航空发动机均为小涵道比涡扇发动机,在
Ｂ=0.15～0.20时,由循环参数可估算出这类发动
机的加力比大约为 1.20～1.25；在这种情况下,仍
然采用传统的组织燃烧原理和通常的结构方案显然

很不合理。为此,急需寻找一种合适的先进加力燃
烧室方案。
　　表 1介绍了几代军用航空燃气涡轮发动机加力
燃烧室进口参数的变化。从表中可见,其加力进口
温度大约提高了 350～400℃,而加力进口压力却大
约提高了 1倍。如果质量流量不变,则容积流量大
约缩小一半。那么,为了达到组织燃烧所需要的进
口流速,减速扩压值也将降低1/2。这就从根本上
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为改变加力燃烧室的结构提供了必要条件。
表 1　加力燃烧室进口参数变化

研制年代

(均为20世纪 )
第 1代
　50　

第 2代
　60　

第 3代
70～80

第 4代
80～现在

备注

推重比 2～4 5～6 7～8 9～10
加力进口总压

(ＭＰａ)
0.20～
0.22

0.25～
0.28

0.31～
0.35

0.41～
0.45 台架状态

加力进口总温

(℃ )
550～
650

700～
750

760～
820

900～
950

台架状态

(内涵 )
2.2　方案介绍
　　流体经过一突然扩张通道时,或流过的凹腔时
的突扩会产生稳定的漩涡,这种涡被称作驻涡 (如
图 1所示 ),虽然这种现象早已被人们认识,但作为
控制燃烧的原理应用到航空发动机上的时间并不

长,真正作为工程实用的燃烧室设计方案为时更短。
本文将该原理应用到加力燃烧室上,提出全新的先
进的内突扩加力燃烧室方案,如图 2所示。

图 1　突扩和驻涡原理

1-涡轮；2-后框架；3-空气腔；4-冷却气流；5-内漩涡；
6-外漩涡；7-外涵道；8-前置扩压器；9-冷却气流；10-
喷油装置；11-火焰前锋；12-机匣和喷管

图 2　新型加力燃烧室

　　内外涵冷热 2股气流经过前置扩压器完成 1级
扩压后,进入突扩扩压器作 2级扩压；得到充分扩压
后,在涡轮后框架构成的带冷却吹气的内腔的作用
下,形成先后错开的双涡,相当于中心火焰稳定器,
由它形成的火焰前锋点燃了整个加力燃烧室。其中
心部分的旋涡是稳定性很强的高强涡,起着值班火
焰稳定器的作用。因此,该加力燃烧室虽然没有传
统加力燃烧室中的 Ｖ形槽不良流线体火焰稳定器,

但是,却有着良好的燃烧稳定性,而且流动阻力很
小。图 3示出了 Ｖ型火焰稳定器与凹槽火焰稳定
器在相同工况下的流动损失的定性比较 [2]。

图 3　流体损失比较

　　另外,由气动估算得知,该加力燃烧室总压损失
系数约为 1%,即使加上摩擦损失和掺混损失以及
其他流动损失,总的冷损失系数仍比传统的加力燃
烧室的低得多。如果保持原来的总压损失系数,则
可把加力燃烧段的直径大幅减小。同时,由于整个
加力燃烧室内的流动速度系数低,所以可燃混合气
在燃烧区域内停留时间延长 (大约可达 20ｍｓ)。因为
来流温度高(超过900℃)和压力高(大于0.4ＭＰａ),则
火焰传播速度大大增加,因此其综合结果是燃烧室
完全系数大大提高。
　　在结构上,因加力段直径变小,轴向长度缩短,
取消了传统的火焰稳定器及相应的连接件,没有后
伸的内锥等零件,同时,简化了加力点火系统,而且
喷油系统紧靠壁面,减小了通道中的流阻,所以,最
终达到了结构紧凑、质量减轻的目的。总之,该加力
燃烧室非常适合作为未来小涵道比、高推重比 (≥
10)涡扇发动机的加力燃烧室。
3　对有关问题的说明和讨论
3.1　冷却问题
　　其实,图 2所示方案早在 20世纪 50年代就有
人做过研究。英国德·哈维兰公司于 1943年研制
出 “妖魔 ”(Ｇｏｂｌｉｎ)涡轮喷气发动机,1945年又研制
出其放大型 “幽灵 ”(Ｇｈｏｓｔ)发动机,推力达 15.2ｋＮ。
加拿大于 50年代初引进了 “幽灵 ”发动机并改装成
加力式涡轮喷气发动机,其加力装置即采用了如图
1所示的方案,但没研制成功。当时遇到的最大困
难是冷却问题难以解决,同时耐高温材料的性能也
达不到工程产品的设计要求。时间过去了半个世
纪,如今的冷却技术和材料耐温性能都有了大幅提
高。已经有可能满足工程产品的研制需求。
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3.2　红外隐身问题
　　红外隐身是第 4代军用战斗机用燃气轮机的关
键技术之一。在非加力状态时的红外辐射主要是加
力燃烧室中的空腔辐射。该方案取消了火焰稳定
器,主流中没有稳定器、点火器和喷油杆等突出物；
对内锥采用专门的冷却,从而使红外源减少了一大
半,又由于涡轮后的排气腔道被收敛型的机匣外壁
所遮挡,因此红外辐射进一步减小。总之,该方案将
有效降低整台发动机红外辐射的可探测性,在红外
隐身问题上将获得良好效果。
3.3　高温低速下自燃点火和燃烧问题
　　火焰传播速度通常随来流温度的 1.7次方而增
加；尤其是当来流温度超过 800℃,甚至高达 900～
950℃时,其蒸发雾化速度非常快,化学感应期极短。
此时,不需要专用的点火器点火,燃油与氧就能进行
化学反应,发生自燃,燃油喷雾器变成了喷火器 (如
图 4所示 )。由于燃油在燃烧前的流速较低,接近
于通常主燃烧室中的参考流速,由此可能产生 2个
新问题：一是极容易产生回火现象；二是燃油浓度分

布问题 (这是由燃烧的准备时间大大缩短,燃油来
不及充分掺混即参与燃烧,而带来的问题 )。上述 2
个问题还会因发动机状态多变和涵道比的改变,造
成加力进口流场多变而加剧,使得浓度场和流场的
匹配更显紧迫和重要。

图 4　雾化锥变成火焰锥示意图 (当来流温度很高时 )

3.4　前置扩压器设计问题
　　内突扩加力燃烧室方案包括内涵气流的预先扩

压 (即前置扩压 )和内外涵混合后气流的突扩扩压 2
部分。前置扩压器采用全新设计,可以参考主燃烧
室的有关试验资料和设计计算数据。
4　结论
　　 (1)从提高发动机推重比角度分析,目前传统
的加力燃烧室已经落后,且不适应未来军用发动机
所需；从加力进口气动参数分析,本文介绍的新型加
力燃烧室很适于作为未来歼击机发动机的加力装

置。
　　 (2)新型加力燃烧室方案优点突出,不仅流阻
低、质量轻、尺寸小,而且还具有较佳的红外隐身功
能。
　　 (3)尽管还有许多技术问题需要解决,但是,在
目前冷却技术和材料所具有的耐高温性能条件下,
新型加力燃烧室是有可能在较短时间内研制成功

的。
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《飞机设计》编辑部与本刊编辑部进行经验交流
　　3月 3日,《飞机设计 》编辑部成员一行 5人,应邀来到我
刊编辑部,2编辑部成员进行了全面而有重点的交流。
　　双方介绍了各自的办刊做法和成功经验。多年来,2刊
都受到了本单位领导的大力支持和指导,始终坚持办刊宗旨、
保持专业特色,成为了本单位以至本行业的重要窗口；稿源日
益充足,作者群在不断扩大,《航空发动机 》则由于受到更多
的著名专家、教授,特别是 2院院士的青睐,而刊载了更多的
力作,进而知名度同时扩大；技术准确性在不断提高,编辑标

准化得到贯彻落实。
　　同时,双方也认识到了 2刊共同面临的如发行量太小的
问题,并探讨了解决问题的基本途径。
　　双方认为,《飞机设计 》和 《航空发动机 》同属航空科技期
刊,在内容上有明显的相关性和互补性,专业性都很强,应当
进一步加强技术交流；此次交流,是一个重要的开端。

(《航空发动机 》编辑部 )　
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