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Review of Military Aero Engine Standards

航
空发动机研制是一项复杂的

系统工程，美国等国家已建

立了体系完备、持续迭代的

航空发动机产品研发体系。其中，标

准是航空发动机研发体系的核心要素

之一。中国航发集团成立后，将航空

发动机相关标准建设作为推进 AEOS 建

设的重要组成部分，本文以美国为例

分析标准的演进历程与现状，可对相

关标准建设提供帮助。

军用标准
美国军用标准具有体系完整、内容

丰富、结构严谨、技术先进、格式

统一和实用性强等特点，是国际公

认的权威性军用标准化文件。目前，

美国航空发动机军用标准共约 650

项，包括活塞式发动机、燃气涡轮

发动机标准以及美国军用标准图样。

美国军用标准以服务采办事项为主

要目标，其特点是“管住两头、放

开中间”。美国国防部针对军用航空

发动机编制了系列产品性能规范，

提出装备需要达到的性能指标要求，

明确装备验收准则，并配合招标合

同对承包商提出要求。美国国防部

对装备的设计、制造、包装等中间

过程一般不提强制性要求，但编制

了大量非强制性指南，以充分发挥
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承包商的主动性和创造性。美国军

用标准中纳入了大量基础零件产品，

形成了基础通用产品规范，约占标

准总数量的 60%。

在军用航空发动机领域，美国

军用标准顶层产品性能规范如图 1

所示，主要分为两类 ：推进系统完

整性大纲（PSIP）和软件系统完整

性 大 纲（SDIP）， 内 容 包 括 JSSG-

2007 和 JSGS-87231A《 航 空 涡 轮

发动机联合使用规范指南》、MIL-

HDBK-1783《发动机结构完整性大

纲 》、MIL-STD-1798《 机 械 系 统 结

构完整性大纲》等相关标准。

以航空发动机通用规范为例，从

早期的MIL-E-5007A《航空涡喷发动

机通用规范》演变至JSSG-2007C《航

空涡轮发动机联合使用规范指南》，

使得航空发动机全生命周期成本、性

能、适用性、可靠性、维修性、耐久

图1   美国航空发动机军用标准顶层产品性能规范框架图
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图2    《航空涡喷发动机通用规范》演进历程

性以及适航性等得到了较好的平衡，

其发展历程如图2所示。

20 世纪 60 年代的 F100-PW-100

发动机研制时一味追求高性能，在

使用过程中暴露了可靠性、耐久性

和维修性方面的问题。1973 年美国

总 结 F100-PW-100 发 动 机 研 制 经

验，形成 MIL-E-5007D《航空涡轮

喷气和涡轮风扇发动机通用规范》。

1975 年 启 动 研 制 的 F404 发 动

机按 MIL-E-5007D 要求开展研制工

作，并在研制过程中补充了结构完

整性和加速任务试车等要求。1983

年 美 国 海 军 总 结 F404 发 动 机 研 制

经验，形成了 MIL-E-5007E《航空

涡轮喷气和涡轮风扇发动机通用规

范》。

F414 发 动 机 研 制 阶 段 提 出 要

大幅增加试验科目设置，调整试验

时间安排，1988 年美国国防部总结

F414 发 动 机 经 验， 形 成 了 MIL-E-

5007F《航空涡轮喷气和涡轮风扇发

动机通用规范》。

F119 发动机注重性能与可靠性、

耐久性和维修性的平衡设计，1998

年美国总结 F119 发动机研制经验形

成了 JSSG-2007《航空涡轮发动机联

合使用规范指南》。

随后，在吸收航空发动机研制

经 验 教 训、 整 合 高 周 疲 劳（HCF）

计 划 等 基 础 技 术 研 究 成 果 的 基 础

上，美国国防部编制了 MIL-HDBK-

1783B《发动机结构完整性大纲》，

与 JSSG-2007C《航空涡轮发动机联

合使用规范指南》配套使用。随着

发动机结构完整性大纲的实施，美

国 空 军 将 最 初 用 于 解 决 结 构 安 全

问题的结构完整性方法拓展到整个

推 进 系 统， 于 2008 年 发 布 了 MIL-

STD-3024《 推 进 系 统 完 整 性 大 纲

（PSIP）》，详细规定了 PSIP 对发动机

结构、性能与操作性、控制器及子

系统在功能领域的要求，以便以最

低的成本达到整个推进系统一体化，

并按任务阶段划分进行成本及周期

风险管理，确保了推进系统在全生

命周期内以及美国空军支付能力范

围的完整性。MIL-STD-3024 通过整

合有关性能完整性大纲、电子设备

完整性大纲、机械设备与分系统完

整性大纲、结构完整性大纲和软件

完整性大纲等标准实现将发动机结

构完整性延伸到推进系统及发动机

子系统、控制器、附件及外部构件

的结构、性能、操作性、功能等方面。

行业协会标准
美国汽车工程师协会（SAE）标准是

航空发动机行业广泛采用的先进国

际标准，美国等发达国家将其与国

家军用标准、先进企业标准协调配

合，发挥规范和指导作用。SAE 标

准关注系统和零部件的操作性与连

接性、提高安全性和可靠性、控制

研制成本，因而被视为军用航空发

动机工程研制的重要输入。

SAE的航空航天理事会下设航空

航天推进系统部，其标准用于定义、

制造、认证、操作和保障航空航天推
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表1   SAE已发布航空发动机标准数量

分  类 名  称 标准总数量 AS 类标准数量

AE-1 发动机附件安装 49 46

AE-6 起动系统和辅助动力 28 5

E-25 航空航天推进系统通用标准 1020 796

E-30 推进点火系统 50 20

E-31 飞机污染物排放测量 8 0

E-32 航空航天推进系统健康管理 31 7

E-33 飞行中推力测量 8 0

E-34 推进系统燃油和润滑油 10 1

E-35 推进系统经济学 3 0

E-36 发动机电子控制装置 9 0

E-38 航空活塞式发动机燃油和润滑油标准 3 0

— 飞机发动机包容性 2 0

EG-1 航空航天推进系统支援设备 53 9

S-12 直升机动力装置 29 1

S-15 燃气涡轮性能仿真术语和接口 10 3

S-16 涡轮发动机进气畸变 6 0

AMS 发动机高温结构材料 500 0

合计 1819 888

进系统产品，涉及涡喷发动机、涡扇

发动机、涡轴发动机、活塞式发动

机、螺旋桨与传动系统及第二动力装

置等，覆盖发动机通用基础、起动系

统、辅助动力装置（APU）、滑油系统、

控制系统、点火系统、健康管理系统、

包容性、支援设备、润滑油、污染物

排放测量、性能仿真方法、直升机动

力装置，以及进气畸变等技术领域。

航空航天标准（AS）为 SAE 下

设的航空航天技术委员会颁布的一

类标准。AS 特定的性能规范包括 ：

用作设计标准、零件标准、最低性

能标准、质量控制以及材料、产品、

过程、程序或试验方法的规范。

SAE 航空航天理事会材料分部

负责制定材料标准，涉及发动机专

用的高温合金、钛合金、结构钢等

高温结构材料。SAE 已发布航空发

动机标准类别及数量如表 1 所示。

企业标准
一些先进的航空发动机企业研发体

系建设经历了以“大师”为核心、

图3   航空发动机行业发展历程

活塞时代

第一代机 第二代机 第三代机 第四代机 第五代机

推重比 3 ∶ 1 推重比 5 ∶ 1 推重比 7~8 ∶ 1 推重比 9~10 ∶ 1 推重比 12~15 ∶ 1

J47 / F86 J79 / F104
F100 / F15 

F404 / F18

F119 / F22

F135 / F35
AETD 项目

技术初级 技术发展，管理初级 技术成熟，管理发展

以“大师”为核心的研发 以流程为主导的研发 技术成熟，管理发展

知识管理

并行工程

精益六西格玛管理、矩阵式组织架构

产品全生命周期管理

全面质量管理、技术成熟度管理

结果和目标导向的管理

ஆஆິࠅॺ૬

时间

代次

阶段

特征

ຯలਖ਼ஒິࠅॺ૬

NUV ॺ૬ິࠅॺ૬HFິࠅ

1911 1915 1911 1915 1921 1925 1931 1935 1941 1945 1951 1955 1961 1965 1971 1975 1981 1985 1991 1995 2111 2115 2111 2115

ࣳິࠅॺ૬

以流程为主导的研发阶段，目前已

达到流程优化的精益研发阶段，航

空发动机行业发展历程如图 3 所示。

自以流程为主导的研发阶段起，标

准就成为了研发体系的核心要素。

以 GE 航空集团为例，其内部标
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表2   GE航空集团标准分类

分类号 类别 涉及内容

A 合金粉末与有机材料

树脂材料、涂层材料、胶料、塑料、漆料以及润滑剂、密

封剂等材料标准 ；铝氧化粉、锆氧化物 - 钇氧化物粉、煅烧

铝氧化物粉等粉末标准

B 金属材料与毛坯 钢合金、铜合金、铝合金、镍基高温合金、钛合金

C 小零件 轴承、螺钉（包括高温合金螺钉）、轴齿轮、销钉等标准

D 金属 / 非金属化合物 油脂、燃料、金属化合物标准

E 测试试验方法 材料检验测试标准、产品验收标准、部件试验标准

F 涂料 涂料、漆料、涂层、镀层、表面润滑剂等表面材料标准

M 设计试验 产品验收标准、工艺要求类标准

P 工艺与检验

工艺的制图、公差标准、工艺的检验标准、部件的清洗标准、

表面处理工艺标准、焊接工艺标准、锻造工艺标准和产品的

验收标准等

S 质量控制与资源控制 针对供应商的材料采购、工艺控制等过程标准

… … …

准包括材料、设计、零件、试验、工艺、

检验、质量管理和资源控制等近 20

类，标准总数 8200 余项。其内部标

准除在企业内部设计和生产过程中

应用外，也大量提供给外部供应商，

用于零部件质量、产品维修、产品

使用等过程控制，标准不仅是 GE 航

空集团保持技术竞争力的手段，也

是其整合产业链的有力工具。 GE 航

空集团标准分类如表 2 所示。

标准是 GE 航空集团固化技术成

果，构建研发能力的重要手段。为

推动公司标准建设，GE 航空集团构

建了以顶级科学家、工程师为核心

的技术标准管理模式，顶级科学家 /

设计师进入专业委员会和设计委员

会，负责设计准则（DP）、产品制造

规范（P-Specification）等标准化文

件编制 ；资深技术、工程专家负责

履行设计审核职责，对标准化文件

的有效实施负责，并向上级委员会

反馈标准修订新需求 ；设计实施团

队负责按照相关标准化文件要求开

展具体设计、制造工作。

先进技术研究计划推动标
准形成
美国航空发动机性能水平的不断提

高源自长期以来实施了大量先进航

空发动机技术研究计划。其中，综

合高性能涡轮发动机技术（IHPTET）

计划是美国政府、军方和工业部门

的联合计划，是航空发动机技术研

究的成功典范。每个参与 IHPTET 计

划的发动机公司都有自己的先进涡

轮推进计划（ATPP），这些公司非常

重视自身的基础能力建设，其中主

要是综合设计能力、试验 / 仿真能力

和制造能力，将发动机技术发展计

划的研究项目，如 IHPTET、通用经

济可承受先进涡轮发动机（VAATE）

计划等，与自身的技术体系（硬件、

软件、标准、规范、数据库）结合

起来，实现已有企业标准的技术提

升，制定新技术领域的各类技术标

准规范。IPHTET、VAATE 计划的主

要承包商（如惠、GE 航空集团、

艾利逊等公司）已将获得的关键技

术逐步形成技术标准规范，纳入各

自企业技术标准规范体系。

从航空发动机公司的一些规范

可 见，IHPTET 计 划 第 一 阶 段 验 证

的技术，包括阻燃钛合金压气机材

料、双合金压气机盘、刷式密封、

陶瓷复合材料的燃烧室火焰筒浮壁

等技术已形成发动机公司的企业规

范。与此同时，美国军用标准规范

和 SAE 标准规范，也将 IHPTET 计划

的实施技术成果不断地纳入到各自

的标准规范，规定了新的技术要求，

主要涵盖加速模拟试车、矢量喷管、

光学系统、三防试验、全权限数字

式电子控制（FADEC）、健康管理系

统（PHM）、热管理、经济可承受性

等前沿关键技术。

结束语
综上所述，美国高度重视军用航空

发动机标准化工作，标准基本覆盖

航空发动机研制的各技术领域，标

准技术内容随着技术的发展而持续

完善。美国的国家军用标准、行业

协 会 标 准、 企 业 标 准 各 自 定 位 清

ఀ、层级分明、相互补充、协调配

套。政府、军方和工业部门密切合

作，联合计划，大力推动了关键技

术向标准的转化，促进了标准技术

领域、内容指标的持续更新。大量

技术先进、系统完整的标准为其军

用航空发动机研制提供了有效的保

障。                                           

（王粲，中国航发研究院，工

程师，主要从事航空发动机标准化

研究）
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为满足飞行器对动力装置的需求，航空发动机燃烧室在

提高温升水平、降低污染物排放、抑制燃烧脉动和噪声、

增强热防护效果、提高冷却效率、实现高热容燃烧、保

持高速低氧条件下燃烧稳定性、燃烧智能控制方法以及

新概念燃烧方式等方面进行了大量研究，适应了航空发

动机的不断发展，推动了航空动力水平的持续提升。

其中，在燃烧组织方面，分级分区燃烧技术成为

主流，富油燃烧—猝熄—贫油燃烧（RQL）、贫油预

混燃烧（LPP）和贫油直喷燃烧（LDI）等燃烧组织

技术得到了广泛且充分的研究。高温升燃烧室实现了

1350K 温升，低排放燃烧室实现了低于国际民航组织

（ICAO）CAEP/8 的排放目标，成功地推动了诸如军用

F135 和民用 GEnx、遄达 XWB 和 PW800 系列等发动机

的研发制造。

在燃烧室热防护方面，高效复合冷却结构、先进陶

瓷基复合材料和热障涂层的应用，极大地提升了燃烧室

冷侧壁面的换热能力和热侧壁面的隔热效果，在燃烧室

进口温度提升导致冷却空气潜力下降、单位面积壁面热

流增长的双重不利因素下大大提高了燃烧室部件的寿命

水平。与此同时，增材制造技术的兴起为解决复杂燃油

喷嘴的热防护问题提供了一种快速的解决方案。

此外，在加力和新概念燃烧组织方面，凹腔、驻涡、

支板、钝体等串 / 并联组合结构、波转子、旋转爆震等

新型燃烧方式，加上等离子体助燃、激光点火等方法的

使用，进一步提升了加力燃烧室的性能和新概念燃烧方

法在航空动力装置中的应用前。                        

（王慧汝，中国航发研究院，研究员，主要从事航

空发动机燃烧技术研究）

The Development of Aero Engine Combustion Technology
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Low-Temperature Plasma Combustion-Supporting Technology and 
Its Application in Combustion Chamber

高
速、高效是航空发动机技术

两大宏观发展趋势。其中“高

速”是指航空发动机需满足

未来飞行器巡航马赫数（Ma）进一步

提升的需求，能够在高马赫数来流条件

下长时间稳定工作 ；“高效”是指航空

发动机需满足未来各类飞行器能耗进一

步降低的需求，以增加飞行器留空时间、

延长飞行器飞行距离、减少污染物排放。

两者对航空发动机燃烧技术提出了一个

共性要求——在越来越短的流动停留时

间内，确保燃烧化学反应顺利完成，这

使得常规燃烧组织技术面临巨大挑战。

近年来，随着等离子体技术的迅速发展，

业界也逐渐认识到它在航空发动机燃烧

方面有着广阔的应用前，以应对目前

面临的技术挑战。

低温等离子体助燃技术原理
当电场强度达到击穿空气或其他绝

缘介质的条件时即可形成低温等离

子体放电，这一过程被认为有助于

燃烧的强化。利用低温等离子体助

燃的物理与化学机制包括 ：利用“焦

耳效应”实现对局部区域的快速加

热，为燃烧提供高电子能量从而活

化化学反应，基于电子与振荡激励

形成局部强非平衡态区域，以及提

ͰພሏߕʹҰ྇షͻ˞一መ新兴྇དྷጸጻషἻ有మቊᆡ྇དྷጸጻషၫᮙἻ˞ 航空发动机᭧Քᰴᤴǌ

ᰴ发࡙ᭊරᄊ主྇དྷࠉǌҫ力྇དྷࠉᝠ̿ԣᡔܦᤴфԍ྇དྷషǌᑢфྐ྇དྷషǌ定྇ࠔདྷ

షᄊ发࡙ଢΙ新ᄊন路Ǎ

供电场库伦力和磁场洛伦兹力的作

用（如图 1 所示）。

图 1 中的第一条强化燃烧的途

径是热特性，即等离子体可通过带

电粒子到中性原子的能量传输快速

提升掺混油气温度，从而基于阿伦

尼乌斯定律加快化学反应速率。第

二条途径是动力学特性，即等离子

体通过提供高能电子、离子，将氮、

氧等中性组分激励至电极性态或振

动态，或重新激励中间产物离子团、

原子团，使反应加速或建立新的化

学反应路径，从而强化燃烧。第三

条途径是输运特性，即通过电场或

带电粒子作用，直接加剧燃油碎裂，

或利用离子风不稳定，增强燃料与

空气的掺混。

基于上述原理，低温等离子体

助燃技术可实现在不改变燃烧室气

动设计与结构设计特征的前提下，

克服未来高速、高效航空发动机燃

烧室流动停留时间远小于燃烧化学

反应进行时间的关键瓶颈。

等离子体助燃技术进展
过去 20 年，在低温等离子体助燃技

图1    等离子体作用于燃烧的机理

等离子体放电

离子 / 电子O2
+ , N2

+

N2
* , N2(v)
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1Δg)

H2
 , CO

CH4

CH2O

NO , O3

O , H , OH
温度升高

热特性 动力学特性 输运特性

中间产物原子团 燃油碎裂

激励态

原子 / 分子组分

离子风不稳定性
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术的诱人应用前鼓舞下，国内外

学者针对等离子体助燃技术在航空

发动机领域的应用开展了较多研究，

采用的低温等离子体激励方案包括

平衡态的等离子体火炬、等离子体

火花塞和非平衡态的丝状放电、电

晕放电、微波放电、流光放电、表

面放电和纳秒脉冲重复放电等。

其中的大部分研究都成功验证

了等离子体在助燃方面的积极作用，

同时也引入了更多待解决的问题，

例如 ：研究中观测到的燃烧强化现

象是否确定得益于等离子体对燃烧

过程热特性或动力学特性的改善 ；

非平衡态等离子体是否确定可从动

力学层面提升火焰速度并拓宽可燃

极限 ；等离子体对化学反应过程的

激励与辅助作用是否在较低温度条

件下更为有效 ；在工程应用层面何

种形式的等离子体更为有效 ；目前

观测到的助燃现象是由等离子体放

电单一因素导致，还是由不均衡、

不统一的多维放电效应导致的。

这些更为细节、机理层面待解

决的问题，限制了等离子体在燃烧

领域的工程应用，因此相关研究人

员又将注意力转移到了等离子助燃

机理的基础研究。通过构造可控制

变量的或具有一致性放电条件的点

火与火焰结构，如流动反应器、激

波管、平面对冲火焰和先进的燃烧

光学诊断技术，目前人们对等离子

体助燃技术的研究已经取得较大进

展并上升到了新的认知层面，其中

重大进展主要可归纳为以下四个方

面。

一是发现等离子体助燃条件下，

爆轰极限、发动机贫油点火极限与

贫油吹熄极限将发生改变。其中，

爆震激波管内控制变量的纳秒激光

脉冲等离子体放电试验验证了等离

子体可在远离爆轰极限的区域引爆

混合气体（如图 2 所示）；此后的发

动机测试表明微波放电等离子体可

在 50MJ 点火器功率条件下，将贫油

点火极限进一步降低 20%~30%。此

外，针对低温等离子体助燃技术在

驻涡稳燃的超燃冲压燃烧室及多模

态燃烧室燃烧组织中的应用问题，

研究表明低温等离子体助燃、凹腔

稳燃条件下，Ma2~3 来流条件、激

波管内的高速点火与燃烧组织难度

显著降低，有望突破通过常规燃烧

组织方法较难实现的高Ma 点火与燃

烧技术瓶颈。

二是等离子体助燃动力学过程

的基础研究工作取得了新的认识。

林斯顿大学的研究团队在等离子体助

燃化学反应动力学机理研究中取得了

重要进展。他们完整地揭示了在等离

子体助燃条件下，各类碳氢燃料燃烧

反应的主路径（如图3所示）。即在

等离子体作用下，反应物分子团在高

能电子撞击下离子化，并经由电荷输

图2    脉冲爆震发动机的纳秒脉冲重复放电等离子体激励与连续爆震点火

图3   普林斯顿大学的等离子体助燃化学反应主路径
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运、负离子及复合离子团的重新组织，

构成3条反应链路 ：通过电子-离子

重组得到高能电子激励后的高活性、

高能量正离子团，这些离子团在电能

作用下，发生焦耳热，使反应物气体

快速被加热；离子与离子之间的重组，

如氮氧离子、氧离子、碳氢离子团的

重新组合 ；原子与离子的直接反应，

如氢原子与氧离子团、氢分子与氧离

子体团。离子与离子的重组和原子与

离子的反应，使得燃烧反应可在低于

着火点的温度条件进行。乌迪（Uddi）

等人通过将直接氧原子测量技术应用

于等离子放电辅助点火，测得氧分子

与热电子、激励态氮分子碰撞生成的

中间产物氧离子，并发现氧分子转变

为氧离子团的基元反应，即是低温下

等离子助燃实现火焰点着的主要反应

路径。

三是等离子助燃条件下的冷焰

燃烧现象的发现。即等离子体可在

熄火极限外直接点燃并维持火焰，

而移除等离子体后火焰迅速熄灭，

等离子体助燃的火焰点/熄火曲线与

常规燃烧完全不同。图 4（a）给出

了任意燃料在常规燃烧条件下的点 /

熄火特性曲线，从图中可见，燃料

浓度（横坐标）需超过点火油气比

临界值，火焰才可被点燃 ；而当油

离子体在低温下的点火性能优于高

温条件，这就使得可以依赖等离子

体人工维持一种低温燃烧状态，对

此国外完成了非平衡态等离子体维

持下的甲烷和 n- 庚烷低温燃烧试验

验证，研究表明在远低于可燃边界

的极低温度下，利用等离子体助燃，

燃料仍可正常燃烧。

四是等离子体助燃条件下，最

小点火能量降低、火焰最小初始化时

间缩短的机理得到了解释。有相关研

究发现并严格建立了最小点火能量与

火焰初始半径的关联函数，研究表明

最小点火能量与火焰初始半径是一个

关于混合刘易斯数、燃油活性（活化

能）、火焰厚度的函数。也即在可燃

极限外，火核半径如无法达到大于火

焰初始半径条件，火焰将无法点燃。

而在非平衡态等离子体作用下，大分

子燃油被击碎为小分子，导致刘易斯

数降低 ；燃油化学特性改变，颗粒的

着火体积变大，因而相应的火核尺寸

将变大。这些因素综合作用，使得在

等离子体助燃条件下，火核尺寸将大

于火焰初始半径，从而点燃火焰，如

图5所示。

此外，加州大学欧文分校、加

州大学伯克利分校、德雷赛尔大学

图4   常规燃烧点/熄火特性与等离子体助燃点/熄火特性比较

（a）常规点 / 熄火特性曲线
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（b）等离子体点 / 熄火特性曲线

气比低于熄火临界值，火焰将熄灭。

一般情况下，熄火油气比临界值要

高于点火临界值，也即对于相同条

件下的燃烧过程，火焰总是相对易

于熄灭而较难点燃。与常规燃烧不

同，如图 4（b）所示，等离子体助

燃条件下，低温燃烧与高温燃烧不

存在明显分界，也即燃料可在任意

油气比条件下被点燃，且点 / 熄火

临界油气比是一致的。这一研究结

果表明等离子体助燃技术对低温点

火性能的提升效果要远大于火焰稳

定性能，且意味着如采用等离子体

助燃技术，理论上将不再存在燃烧

室贫油点 / 熄火点，这一性质对于提

升航空发动机燃烧室点 / 熄火性能有

着重要价值。此外，研究还表明等

图5 常规点火器点火与等离子体点火火核尺寸的比较

（a）常规点火
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以及美国国家航空航天局（NASA）

格伦研究中心等还分别就等离子体

助燃与电场耦合、等离子体助燃与

磁场耦合和等离子体助燃与电磁场

多场耦合相关概念做了初步探索，

并取得了一定进展，验证了采用电

场、磁场的外部调节，可进一步优

化等离子体助燃过程的可控性。

这些进展都进一步推动了等离

子体助燃技术从前沿基础研究向工

程应用方面的转化。但截至目前，

由于航空发动机燃烧过程的复杂性，

以及燃烧室对体积、质量、可靠性

等结构、总体性能参数的特殊要求，

单独应用等离子体助燃技术仍存在

一定困难。

等离子体助燃技术的应用
实例
目前等离子体助燃技术在航空发动

机燃烧技术领域最接近，或已经得

到应用的主要是加力燃烧室点火器

和主燃烧室头部。

俄罗斯配装苏-57飞机的“产品

30”发动机在其加力燃烧室内安装了

等离子体点火装置，大幅改善了加力

燃烧室的接通可靠性及高空、低温条

件下的点火性能（如图6所示）。

GE 航空集团发展了一种带等离

子体激励器的低排放燃烧室头部结

构。一方面，基于等离子体助燃作用，

该燃烧室头部结构具有燃烧主动控

制能力，可对不同工况下发生的燃

烧不稳定现象进行主动抑制 ；另一

方面，在等离子体作用下，燃料将

部分脱氢，形成游离态的 H
2，这部

分游离态氢可显著改善燃烧室的贫

油熄火性能。此外，数值模拟研究

表明，在未接通等离子体激励的状

态下，燃烧室头部区域燃烧温度较

高，而较高的燃烧温度意味着较高

的 NOx 排放。在相同当量比、接通

等离子体激励的状态下，主燃烧室

头部区域燃烧最高温度降低 190K，

从 2340K 降 低 至 2150K，NOx 生 成

量从未接通等离子体激励的 16 ppm

（10-6），降低至接通后的 1 ppm。与

此同时，燃烧效率未受到影响。

而 在 常 压 条 件、 甲 烷 燃 料、

52kW 级主燃烧室旋流单头部模型燃

烧室内开展的试验研究表明，在等

离子体助燃作用下，贫油吹熄极限

油气比从原型燃烧室的 0.4，降低至

0.11，而等离子体发生器的功耗则仅

为 300W 量级，如图 7 所示。

这些研究，从不同角度验证了

等离子体助燃技术在航空发动机燃

烧室中的应用潜力。

结束语
低温等离子体助燃技术作为一种新

兴燃烧组织与强化技术，在航空发

动机燃烧技术领域有较高应用价值

与潜力。一些国家已在低温等离子

体助燃技术的基础与应用层面开展

了较丰富的研究，并在型号发动机

或研制中的发动机整机层面开展了

应用，在提速、增效方面的效果较

为显著。我国在低温等离子体基础

研究领域的研究工作起步较早、起

点较高，但在航空发动机常规主燃

烧室、加力燃烧室及超燃、多模态、

爆震燃烧室应用层面开展的研究则

相对较少。鉴于低温等离子体助燃

技术的发展价值，有必要在该领域

增加研究方面的投入，尽早取得应

用方面的突破。                       

（吴云柯，中国航发研究院，工

程师，主要从事航空发动机燃烧技

术研究工作）图7 主燃烧室单头部试验

图6   等离子体助燃技术在加力燃烧室中的应用

（a）加力燃烧室 （b）等离子体点点火器

10
0m

m
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Development and Engineering Application Analysis of Advanced 
Thermal Protection Technology of Flame Tube

随
着航空发动机技术的发展，

主燃烧室的工程设计向着高

效率、长寿命、高温升以及

低污染的方向发展。目前，军用小涵道

比涡扇发动机燃烧室和商用大涵道比涡

扇发动机燃烧室都取得了相当惊人的发

展。例如，F119、EJ200 等军用小涵道

比涡扇发动机燃烧室的出口温度已达到

1850K，而采用高温升燃烧组织模式的

新型燃烧室温升可达 2100K 甚至更高。

GE90、GEnx、LEAP 等商用大涵道比涡

扇发动机燃烧室则通过采用径向、轴向

分级等燃烧组织技术，获得了较好的可

靠性、经济性和低污染特性。

目前，主流的高温升和低污染

燃烧室的工程设计中均采用了分级

燃烧组织技术，随之带来了燃烧室

头部燃烧区所需空气量的增加（部

分民用低污染发动机的头部空气流

量占整个空气流量的 60% 以上），而

用于冷却的空气量大幅度下降（从

占整个空气流量的 30％下降到 20％

左右甚至更低）。同时，由于航空发

动机综合性能的提高，燃烧室进口

压力和温度逐步上升，用于火焰筒

冷却的来流空气温度也日趋增加。

因此，火焰筒冷却空气量减少及冷

᧔ၹѬጟ྇དྷጸጻവरᄊᰴພӤ֗Ͱ්ಀ྇དྷࠉ௧航空发动机྇དྷ部͈发࡙ᄊᡖҹἻͮᬤ˨ࣜ̀༢ཧኔ݀

部྇དྷ空ඡ᧚ᄊܙҫ֗шԂ空ඡ᧚ᄊܸࣨѓ࠶Ἳ˞Ἳښ工ሮᝠ中᧔ၹЏᤉᄊшԂፇἻੋଊጊऄၹЦ有

ఞᰴᏭབྷᑟ力ᄊᬝၬ۳ܭՌెநἻଢӤ༢ཧኔᄊᏭພྲভἻ੦ᑟ໘ᡜͰшԂ空ඡ᧚ʾᄊ༢ཧኔབྷઐᝠ֗

Ύၹ֑ᄊ۳వ᜶රǍ

却空气品质的降低，使高温升和低

污染燃烧室火焰筒壁面热防护问题

变得越来越严峻和重要。

火焰筒热防护设计的需求
分析
在常规燃烧室中，火焰筒主要起到

空气分配器的作用，可将进入燃烧

室的空气分成若干股，并将空气分

配到合适的位置来组织燃烧或冷却

火焰筒壁面。而在采用分级燃烧的

下一代燃烧室设计中，燃烧室内部

的燃烧组织将逐步由头部的空气模

块（Air Module）来承担，火焰筒工

程设计的重点是在确保其结构强度

的同时，通过合理的空气分配、结

构设计和材料选择，在相应的气动

负荷下使火焰筒壁面获得合理的工

作温度并确保燃烧室的耐久性，为

燃烧提供有效的热容空间。

随着高温升和低污染燃烧室火

焰筒冷却空气量的减少和冷却空气

品质的降低，目前采用常规冷却结

构的金属材料火焰筒中空气的冷却

效率已大幅减低，高温升和低污染

燃烧室的火焰筒壁温已接近甚至超

过现有金属材料的长期许用温度 ；

同时，分级分区燃烧也带来了燃烧

室火焰筒温度梯度的增大，火焰筒

在高温下无法保持良好的结构形面，

甚至出现局部烧蚀的情况，火焰筒

耐久性和燃烧室寿命大幅衰减。

解决上述问题主要通过两种技

术途径 ：一是改进火焰筒的壁面冷

却结构，提升空气的单位冷却效率，

确保火焰筒的壁温满足现有材料的

长期许用温度 ；二是在火焰筒的设

计中采用更高耐温材料，提升火焰

筒对燃烧温度的耐受程度。由此可

知，在高温升燃烧室和低污染燃烧

室火焰筒的设计中采用先进冷却结

构提升火焰筒冷却效率，以及采用

更高耐温能力的新型材料替代高温

合金材料，增强火焰筒壁面的热防

护能力，已成为先进燃烧室火焰筒

工程设计的主要需求。

先进冷却结构火焰筒的工
程应用
目前，燃烧室火焰筒冷却结构已由

纯气膜冷却发展为多孔、冲击、层

板等高效冷却方式或多种冷却方式

相结合的复合冷却模式。但在工程

设计中，火焰筒冷却结构的选择仍
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需考虑制造、维修的复杂性，以及

对航空发动机质量和成本产生的影

响。为此，在燃烧室的设计中，通

常需要针对火焰筒的工作温度选择

结构简单、维修方便的冷却结构。

而浮壁式冷却和多孔冷却结构是目

前工程应用较为成熟的火焰筒热防

护方案，同时结合新型耐温涂层，

可满足高温升和低污染燃烧室火焰

筒耐温设计的需要。

浮壁式冷却结构

浮壁式冷却结构首先由惠公

司应用到 V2500 发动机上（如图 1 所

示），其结构通常由许多外壁环形段

和隔热环组成，其中环形段背向火

焰的一面有对流散热的凸环，并有

能形成冷却隔热气膜的缝隙。而隔

热环则由精密铸造的浮动“瓦片”（如

图 2 所示）组成，“瓦片”上合理地

设计了绕流柱和防止周向空气外泄

的密封台阶结构。V2500 火焰筒的

内、外壁的隔热环有 5 排“瓦片”，

每排由 10 块构成，并用螺栓连接在

环形段上，可以更换。

从冷却方式来看 ：冷却空气从

外壁环形段的冷却孔进入，首先冲击

到每排“瓦片”后部的高温区背部，

使其热区温度降低。接着冷却气流分

为逆流向前和顺流向后两股，流过换

热面积增大许多的扰流柱缝槽，吸收

“瓦片”基体上的热量，然后又贴着“瓦

片”的热侧壁面形成冷却气膜，其冷

却效率明显高于纯气膜冷却。因此浮

壁式冷却结构具有节约冷却用气量、

改善火焰筒壁工作条件、延长火焰筒

寿命、改善燃烧室温度分布等特点。

由于火焰筒采用浮动“瓦片”结构，

为了保证冲击孔与气膜孔的位置不重

叠，筒体冲击孔和“瓦片”装配定位

孔的位置都要求非常精确，增加了火

焰筒结构设计和装配的难度 ；同时，

火焰筒“瓦片”结构的刚性差、结构

复杂，给火焰筒的加工和维修带来了

很大困难 ；此外，浮壁式结构带来的

燃烧室质量的增加，也是燃烧室设计

中应尽量避免的不利影响因素。

浮壁式冷却结构作为较为成熟

并具有良好冷却效果的火焰筒热防

护 结 构， 陆 续 应 用 到 了 F119 军 用

发动机高温升燃烧室，及 PW4084、

PW6000 等民用发动机上。在综合高

性能涡轮发动机技术（IHPTET）计

划下，惠公司在 F119 发动机的全

环形燃烧室上验证了涂有碳化硅纤

维增强的碳化硅（SiC/SiC）陶瓷基

图1   V2500发动机浮壁式火焰筒和冷却方式 图2   “浮动瓦片”的三维结构图

图3   F119发动机燃烧室浮壁式火焰筒

外壁环形段

密封台阶 绕流柱或气膜孔

连接螺栓

热障涂层 铸造瓦片

空气
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复合材料（CMC）涂层的浮动“瓦

片”和冲击气膜冷却技术（如图 3 所

示）。而 GE 航空集团则开发了采用

SiC/SiC 陶瓷基复合材料的浮壁燃烧

室火焰筒，并将其应用到高温升燃

烧室设计中，在试验中，火焰筒壁

在 1480℃的壁温下仍具有较好的耐

热特性，表明采用复合材料的浮壁

式冷却结构的火焰筒具有更高的耐

热性能和工程应用的潜力。

多斜孔冷却结构

最初，多斜孔冷却结构常作为

消除火焰筒局部壁温过热的优化措

施，如 CFM56-5B 发动机火焰筒在

掺混孔后的火焰筒壁上设置的局部

多孔冷却结构，用于调节掺混孔后

的局部热区。通过多年的工程应用，

多斜孔冷却结构也作为成熟的冷却

方式被应用到航空发动机燃烧室的

冷却设计中。例如，GE90 的火焰筒

设计中采用了复合角发散小孔冷却

结构（如图 4 所示），GEnx 和 LEAP

发动机则采用了改进开孔的多斜孔

冷却方式（如图 5 所示）。此外，多

斜 孔 冷 却 结 构 也 广 泛 应 用 于 先 进

燃烧室的预研过程中，在 GE9X 和

F136 发动机的主燃烧室研发过程中

作为冷却方案使用。

多斜孔冷却结构是在火焰筒壁

上采用电火花或电子束数控打孔（现

在为了提高加工效率，已采用高能

激光打孔）的工艺方法在火焰筒壁

上开出大量密集、离散的倾斜小孔

( 小孔直径一般为 0.5 ～ 1.0mm，孔

径均小于壁厚 )，以形成较强的内

部冷却能力。从冷却方式来看 ：冷

却空气通过火焰筒上密布的倾斜小

孔，以强制对流换热的方式对孔壁

进行冷却，随后气流喷射进入火焰

筒，并在火焰筒热侧壁面形成气膜，

将壁面与热燃气隔离。因此，多斜

孔冷却具有结构简单、冷却效率高、

冷却空气用量少（较常规气模冷却

单位面积的冷却空气量减少 40%）

的优点 ；同时，因采用了大量倾斜

小孔，火焰筒的冷却面积大幅增加，

而孔后气流的射流穿透深度却很小，

使冷却气流进入火焰筒后随密布小

孔形成非常贴壁的全气膜防护，避

免了一般气膜冷却结构后段冷却效

果降低的弊端，火焰筒壁面温度梯

度小，且冷却空气不会干扰火焰筒

的内部燃烧，易于保证燃烧性能。

但多斜孔冷却结构火焰筒上的致密

小孔的孔径较小，如有积炭和吸入

物堵塞，火焰筒则存在局部超温，

甚至烧蚀的风险，因此，现在被更

多地应用在民用低污染燃烧室的设

计中，而在复杂环境下工作的高温

升燃烧室的工程应用仍需开展更加

深入的验证。

多斜孔冷却因其结构简单、冷

却效率高，在民用航空发动机燃烧

室工程设计中得到广泛的应用，后

续结合热障涂层技术，将进一步提

升火焰筒的耐温能力。从冷却效果、

制造成本、加工和维修难度来看，

该冷却方式是未来高温升和低污染

燃烧室设计和加工中较为理想的冷

却方式之一。

除了上述冷却结构外，层板冷

却以及复合冷却（如对流 / 气膜冷

却、冲击 / 气膜冷却，以及冲击 / 对

流 / 气膜冷却等）结构，也可有效

提高火焰筒壁面的冷却效率，是潜

在的火焰筒热防护设计方案。但因

相关冷却结构的复杂性带来了制造

成本、加工和维修难度的增加，部

分方案出现燃烧室部件质量的增加，

或影响主流燃烧性能的情况。为此，

在未来更高温升或更依靠空气模组

图4   GE90采用多斜孔冷却的火焰筒壁 图5   GEnx采用多斜孔冷却的火焰筒内壁
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织燃烧的低污染燃烧室工程设计中，

仍需引入更加有效的火焰筒热防护

方案，提升火焰筒的耐温能力。

复合材料火焰筒的工程应用
采用更高耐温能力的新型材料替代

高温合金材料，是解决未来燃烧室

低冷却空气量下火焰筒热防护设计

的有效技术途径，甚至可实现无冷

却结构下火焰筒的高耐温能力。

目前，陶瓷是唯一可在 1370 ℃

条件下不需要冷却的耐高温材料，

通过采取纤维增韧措施制备的纤维，

如 碳 碳（C/C） 或 SiC/SiC 纤 维 增 强

的陶瓷材料具有优异的高温力学性

能、抗氧化、耐高温、低密度等特性，

是最有潜力的高温合金替代材料，

可以应用于高温升或低污染主燃烧

室火焰筒的设计和制造。如在 CMC

火焰筒设计中结合其他空气冷却方

式（如多斜孔冷却）将进一步改善

火焰筒的壁面温度，提升火焰筒的

耐久性，改善燃烧室的综合性能。

从20世纪90年代开始，欧美以

推力质量比8 ～ 10 ∶ 1的航空发动

机为演示验证平台，对CMC构件进

行了大量应用验证，表明陶瓷基复合

材料可使中等载荷静止件显著减轻质

量，并提高工作温度和疲劳寿命。

在陶瓷基复合材料的研究探索

和验证方面，美国已通过多个发动

机专项计划开展了陶瓷基复合材料

火焰筒的试制和工程应用研究。在

IHPTET研究计划第2阶段的先进涡

轮发动机燃气发生器（ATEGG）验证

机XTC 76/3上，GE航空集团和艾利

逊先进技术公司（AADC）使用从美

国国家航空航天局（NASA）使能推

进材料(EPM)研究计划获得的材料，

开发并验证了Hi-Nicalo纤维增强（纤

维占40％）的碳化硅陶瓷基复合材

料燃烧室火焰筒内衬（如图6所示）。

该火焰筒采用二维编织技术，多孔冷

却，质量减轻了30%，并在1200℃完

成全生命周期工作5000h、高温工作

500h的试验验证研究。试验结果表明，

火焰筒可以承受1316℃的最高温度，

并大幅提升燃烧室的综合性能。GE

航空集团通过TECH56计划，在低污

染燃烧室上验证了采用多斜孔冷却的

SiC/SiC火焰筒内衬（如图7所示）并

进行了燃烧室的性能考核，采用该火

焰筒节约冷却空气 50%，质量减轻了

50%，减少NOx 排放约为20%。

同 时， 法 国 赛 峰 飞 机 发 动 机

公 司（ 原 斯 奈 克 玛 公 司 ） 则 首 先

开 发 了 采 用 自 愈 合 技 术 的 新 一 代 

CMCEPCARBINOXR A500和 CERASEPR 

A410复合材料。使 CMC 材料具有在

高温 / 应力 / 氧化环境下自行生成玻

璃相封填孔隙和裂纹的功能，可阻

止氧化介质扩散至内部损伤复合材

料，有效地提升了陶瓷基复合材料

工程应用的可行性。在陶瓷基材料

的工程应用方面该公司基于 CFM-56

发 动 机 平 台 开 发 了 SiC/SiC 和 C/SiC

陶瓷基复合材料火焰筒（如图 8 所

示），并已经通过 180h 的发动机测试

（600 循环，最大状态 100h），验证了

图6   碳化硅陶瓷基复合材料火焰筒内衬 图7   GE公司低污染燃烧室SiC/SiC火焰筒内衬

图8   碳化硅陶瓷基复合材料火焰筒
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陶瓷基复合材料在火焰筒上工程应

用的潜力。而日本则凭借 SiC 纤维制

造和应用能力，在本国的各项研究

计划的支持下，大量研究和开发了

由 CMC 作为关键材料的燃烧室高温

部件。其中火焰筒部件（如图 9 所示）

在燃烧室出口温度 1837K 的工作状

态下通过试验，没有发现筒体出现

损伤。

而在工程应用方面，GE 航空集

团首先在 LEAP 发动机和 GE9X 发动

机（如图 10 所示）上也采用了 CMC

的火焰筒内衬，并通过了适航取证

试验。试验表明，该衬套在远超出

实际运营条件的动态载荷水平测试

下具有良好的力学性能，具备了工

程应用的条件。

从 前 期 CMC 的 工 程 应 用 探 索

来 看，C/C、SiC/SiC 复 合 材 料 火 焰

筒具有质量轻，高温性能好，可在

1400 ～ 2000℃下具有更高的强度、

模量和韧度，以及抗蠕变、耐热冲

击的特性，是未来高温升和低污染

燃烧部件制造的首选材料。但由于

CMC 火焰筒的制造需要条带编织预

浸件，对于结构相对复杂的燃烧室

火焰筒加工难度大 ；材料机械加工

技术相对滞后，易在切削力的作用

下火焰筒构件产生毛刺、分层、撕裂、

崩边等损伤，将影响加工质量，甚

至造成构件的报废。如何改善 CMC

的损伤包容特性，避免承载之后产

生基体开裂和界面滑移带来的断裂

破坏现象，以及如何采用涂层改善

材 料 的 性 能 降 低 C/C 和 SiC/SiC 材

料对氧化破坏的敏感度，已成为复

合材料火焰筒设计和制造的技术关

键 ；此外，燃烧室金属部件与复合

材料火焰筒的连接亦成为复合材料

火焰筒工程应用推广必须解决的问

题。为了在火焰筒的工程设计和应

用中有效地使用 CMC，仍需要针对

材料特性、制备工艺、损伤修复和

火焰筒的连接结构设计等开展深入

的研究。

结束语
综上所述，随着高温升和低污染燃

烧室的技术发展，火焰筒冷却空气

量减少、空气品质降低，火焰筒的

热防护设计面临着巨大的挑战。

在短期内，先进耐热材料的发

展仍不成熟，火焰筒的热防护设计

仍然依靠高效冷却结构。多斜孔冷

却因其结构简单、冷却效率高，将

成为工程应用较多的燃烧室火焰筒

冷却结构设计方案 ；浮动壁、层板

冷却等复合冷却结构因其结构复杂

性，在设计中需要充分考虑采用该

结构带来的加工 / 维修难度和质量的

增加与冷却效率之间的平衡，将主

要应用到工作环境恶劣的高温升燃

烧室设计中。而后续随着高温涂层

技术的发展，先进冷却与涂层技术

的有机结合将进一步提升燃烧室的

耐温能力，满足未来高温升和低污

染燃烧室的设计要求。

未来，随着新型耐温材料的发

展，尤其是纤维增韧的性能的改善和

发展，复合材料火焰筒设计、制备、

修理技术的提升，将有效地推动CMC

在火焰筒设计和燃烧室部件制造中应

用，实现低冷却空气（或无冷却空气）

下火焰筒耐温特性的提升，确保先进

燃烧室部件的耐久性。           

（林宏军，中国航发动力所，

高级工程师，主要从事航空发动机

燃烧室设计和先进燃烧室预先研究

工作）图10   GE9X的主燃烧室部件

图9   日本研制的CMC火焰筒
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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

ҫ力྇དྷЦ有ࠕ工цᤠऄভἻᬔၹ̆йၹ发动机外Ἳళԫ॰ဗ发动机ǌᡑᬌᰴᡔܦᤴ动力系统ǌ

单ጟКᢾ系统ǌ新一代ᡔܦᤴඟ航ᮻ机动力˷Իၹҫ力྇དྷషͻ˞ቊᆡ॰ဗѭ૱þ力ᬞÿᄊ᧘᜶ᣙ

ҰǍڂἻښళᄱे᫂ᄊ一ᫎ内Ἳҫ力྇དྷ̯࠲ͻ˞航空发动机Т᪄షἻ发᧘᜶ͻၹǍ

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

尾锥内增压装置

对置射流孔

引气杆

离心叶轮

射流

孔

横向

射流

尾锥

外机匣隔热屏喷油杆

离心喷嘴供油管杆 V 形槽稳定器 头部

旋流器

支板

进气段

一级径向旋流器 二级径向旋流器
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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）
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Design Technology and Development Trend of Turboshaft Engine Combustor

涡
轴发动机是一种输出轴功率

的燃气涡轮发动机，广泛应

用于军、民用直升机和垂直

短距起降飞机 [1]，也可应用于坦克、舰

艇和地面电站等。与大型涡扇、涡喷发

动机相比，涡轴发动机的显著特点是尺

寸小、质量轻、轴系短、转速高 [2]、压

气机出口与涡轮进口径向高度差大，可

采用回流、折流、直流等多种形式的燃

烧室。航空用涡轴发动机燃烧室将燃油

与从压气机过来的高压气体混合并燃

烧，产生高温燃气推动燃气涡轮带动压

气机，推动动力涡轮经减速器带动直升

机旋翼。随着涡轴发动机功率质量比、

寿命、油耗和环保等要求越来越高，结

构紧凑、温升高、寿命长、污染排放低

是先进涡轴发动机燃烧室的发展趋势。

燃烧室多样性构型
世界上第一台涡轴发动机是法国赛

ᣉ发动机௧ᄰӤ机ᄊ主᜶动力ᜉᎶἻЦ有ʹሥ࠵ǌþࠪࡇऄÿ௭ᄊྲགǍᬤᅌᣉ发动机各ᮊভᑟ᜶ර

ᡕᡕᰴἻ྇དྷࠉພӤǌ֑ǌଆஊ᜶රᤉ一൦ଢӤἻΎХᝠᬲएᡕᡕܸǍ

峰直升机发动机公司（原透博梅卡

公司）的阿都斯特（Artouste）Ⅰ发

动机，Artouste Ⅰ发动机为单转子涡

轴发动机，功率为 206kW，采用环

形折流燃烧室，1954 年配装在美国

贝尔公司的贝尔 47 上实现首飞。

涡轴发动机自出现以来，遍

采用的是环形燃烧室结构形式。涡

轴发动机压气机的最后一级一般采

用离心压气机，压气机出口径向高

度高于涡轮进口，同时压气机出口

到涡轮进口的轴向距离短，促使燃

烧室开展多种构型设计以适应发动

机的结构要求，典型的燃烧室结构

形式有折流燃烧室、回流燃烧室和

直流燃烧室等，如图 1 所示。

折流环形燃烧室

折流环形燃烧室具有燃油雾化

性能优良、高空性能好、燃油系统

压力低、可使用多种燃料以及离心

甩油盘加工难度小等优点，在涡轴

发动机领域占据重要的位置。以法

国赛峰直升机发动机公司为例，其

采用折流燃烧室的阿赫耶（Arriel）

系列发动机（见图 2）已累计生产数

万台，用户遍布全球 155 个国家和地

图1   各类型燃烧室内部流动情况

图2   折流燃烧室

折流燃烧室 回流燃烧室 直流燃烧室
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区，我国也引进其专利技术生产了

数百台涡轴 8（WZ8）系列发动机用

于直 9、直 19 和直 11 等直升机。折

流燃烧室多用于功率较小的涡轴发

动机。

回流燃烧室

回流燃烧室是目前在涡轴发动

机上应用最广泛的一种结构形式，

回流燃烧室采用气流两次折转180°

的流动方式使发动机的空间利用率

很高（见图3），而且可以大幅度缩

短轴系长度，降低转子动力学设计

难度 [3]。回流燃烧室火焰筒内流路较

长，有利于高效燃烧和获得良好的出

口温度场品质，但回流燃烧室火焰

筒面积大，冷却问题比较突出。采

用回流燃烧室的典型涡轴发动机有

PT6B、PW150、PW200、RTM322、

MTR390、T800、TS1、WZ16（ 阿 蒂

丹3C）等。

直流燃烧室

采用全轴流压气机的涡轴发动

机一般采用直流燃烧室。直流燃烧室

具有构造简单、流动顺畅、冷却难

度相对较小等优点。随着发动机的循

环参数和功率增加，燃烧室温升和出

口温度越来越高，即使涡轴发动机采

用离心压气机，也可采用直流燃烧

室，此时为适应压气机出口气流，直

流燃烧室火焰筒前端带一定的仰角。

采用直流燃烧室的典型涡轴发动机有

T700、D27等发动机。

径流燃烧室

当压气机出口与涡轮进口径向

高度差进一步增大，发动机轴系进

一步缩短时，更紧凑的径流燃烧室

出现了，径流燃烧室火焰筒内主气

流由外往内径向流动。该类型燃烧

室目前只在预研项目中有所涉及，

还未应用到实际发动机上。

涡 轴 发 动 机 不 论 采 取 哪 种 类

型燃烧室，燃烧室内外环腔的流动

都 会 呈 现 明 显 的 不 对 称 性， 这 对

燃 烧 室 的 气 动 设 计 提 出 了 很 高 的

要 求。 而 且， 涡 轴 发 动 机 燃 烧 室

零组件尺寸都较小，如 PT6 发动机

燃 油 喷 嘴 的 典 型 关 键 件 喷 口， 最

大 外 径 不 到 10mm， 喷 口 孔 径 为

φ0.4mm+0.01mm， 阿 蒂 丹 3C 发 动

机 燃 烧 室 的 全 发 散 冷 却 孔 孔 径 在

φ0.4mm 左右。燃烧室性能受“尺

寸效应”影响明显，尺寸的稍微变

化就会对零件及整个燃烧室性能产

生较大影响，对涡轴发动机燃烧室

的加工提出很大挑战。

高温升燃烧室技术
为了不断提高发动机的功率质量比，

发动机气动热力参数日益提高，高

容热、高温升是目前高性能燃烧室

发展的趋势，涡轴发动机燃烧室进

口温度、压力和温升水平不断提高，

进 口 压 力 达 到 1.7MPa， 温 升 接 近

1100K。高温升燃烧室技术是航空动

力装置研究的主要内容，同时也是

该领域当前具有研究价值和挑战性

的课题之一。

欧美国家制订了一系列的发动

机研制计划进行高温升燃烧室的研

发，研究成果已成功转移到型号应

用中。例如，美国在综合高性能涡

轮发动机技术（IHPTET）计划中专

门针对涡轴涡桨和中小型涡扇发动

机开展了联合涡轮先进燃气发生器

（JTAGG）计划，采用富油燃烧 - 猝

熄 - 贫油燃烧（RQL）技术，使燃烧

室的出口温度提高了 340K 和 550K，

涡轮前温度达到了 1922K[4]，在总油

气比大幅提高的情况下保持了较低

的出口温度分布系数，具有优异的

燃烧性能。

涡轴发动机燃烧室火焰筒的腔

高和体积一般都较小，在小空间内

合理组织燃油和空气燃烧达到高温

升显然尤为困难，同时还须兼顾涡

轴发动机越来越宽的起动包线，对

火焰筒头部设计提出了挑战。

燃烧室头部燃烧组织技术

涡轴发动机高温升燃烧室火焰

筒头部燃烧组织是保证满足燃烧性

能的关键。头部分级分区供油是其

主要的燃烧组织技术之一，点火起图3   回流燃烧室
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动和低工况时部分喷嘴在部分区域

供油，保证低工况下燃油雾化性能

以满足点火起动、燃烧效率和低污

染等要求 ；高工况时所有喷嘴供油，

从而解决高温升燃烧室在较宽的油

气比范围内可靠工作问题。采用多

级涡流器（见图 4）[5] 与喷嘴匹配，

使燃油在头部完全雾化并与空气充

分混合燃烧，增加头部燃烧稳定性。

点火设计

涡轴发动机点火起动时空气流

量和燃油流量很小，为确保发动机

在起动包线范围内成功起动，燃油

喷嘴由最初的直射式喷嘴逐渐发展

为单油路离心喷嘴、气动雾化喷嘴、

双油路离心喷嘴以及双油路离心 +

气动雾化组合方式，燃油雾化性能

随着喷嘴形式的改进越来越好。供

油方式也由原来简单的一路供油发

展到多路供油，如采用起动喷嘴与

主喷嘴配合的两路供油，以及为确

保着火和联焰成功采用起动喷嘴、

联焰喷嘴和主喷嘴的 3 路供油等，如

图 5 所示。油路的增加使在不同状态

下工作喷嘴雾化性能保持良好，既

保证了小状态下燃烧室的点火及稳

定燃烧，又保证了大状态下的燃烧

性能，从而满足先进涡轴发动机的

宽起动边界、低油耗要求。

长寿命燃烧室技术
涡轴发动机火焰筒体积小但表面积

相对较大，又由于高温升燃烧室进

气温度升高使得空气的冷却潜力下

降，因此必须采用高效冷却技术和

耐高温材料解决高温升带来的火焰

筒壁面温度升高进而影响使用寿命

的问题。

先进冷却技术

先进的冷却方式有很多种，涡

轴发动机燃烧室采用的冷却方式主

要有气膜冷却、多斜孔发散冷却以

及冲击加发散冷却等形式。其中，

对多斜孔发散冷却的研究较多，主

要从不同孔径、排布以及开孔倾角

等多方面开展，研究结果表明其具

有较高的冷却效率。同时，又因其

具有可减轻零件质量、简化加工工

艺等特点，是涡轴发动机高温升燃

烧室冷却方式的发展方向之一。

耐高温材料

除采用先进的冷却技术，还可

在火焰筒局部高温位置的内壁喷涂

热障涂层进行隔热。

随着燃烧室温升越来越高，先

进的冷却方式也无法使火焰筒壁温

降至材料的安全使用范围，此时，

陶瓷基复合材料（CMC）火焰筒应

运而生。陶瓷基火焰筒耐高温、耐

腐蚀能力都很强，且密度低、质量

轻， 如 碳 化 硅（SiC）CMC 的 密 度

约为镍基合金的 1/3，可以承受高于

1316℃的高温，是未来高温升火焰

筒的选材方向。典型的陶瓷基零件

如图 6 所示 [3]。

低污染排放技术
由于涡轴发动机空气流量小，使用

图4   典型的多级涡流器与喷嘴匹配

图5   周向分级供油示意图
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时间短，污染物排放量相对于大型

发动机而言要小得多，因此国际民

航组织（ICAO）目前未对涡轴发动

机的污染排放作出规定。但随着直

升机在各个领域的应用推广，民用

航空市场对涡轴发动机的需求量越

来越大，预计 ICAO 在不远的将来会

对涡轴发动机污染排放水平进行严

格规定。

瑞士、瑞典和德国等欧洲国家

已经针对涡轴发动机等中小型航空发

动机制定了相应的排放标准。部分

先进制造商也正在深入研究适用于涡

轴发动机的低污染燃烧技术，以提高

技术门槛，增加产品在市场上的竞争

力，并为未来市场对发动机的需求进

行技术储备。例如，法国赛峰直升机

发动机公司研发的TECH 800涡轴发

动机在低污染燃烧室领域有较大进

展，已成功应用到阿拉诺（Arrano） 

1A发动机中 [6]。美国国家航空航天

局（NASA）格伦研究中心在小型发

动机技术（SET）项目中开展了低

NOx 排放研究，提出了周向分级燃烧、

径向分级燃烧、贫油直接喷射（LDI）

燃烧和贫油预混预蒸发（LPP）燃烧

等低污染技术 [7]。美国盖瑞公司进行

了小型发动机回流燃烧室污染排放

减少技术的研究，重点研究了空气

雾化燃油喷嘴、变几何结构的空气

涡流器和轴向分级的预混预蒸发燃

烧技术 [8]。此外， MTU公司、赛峰飞

机发动机公司（原斯奈克玛公司）和

AVIO公司等对燃烧室的低污染排放

技术进行了大量的研究，在小型回流

燃烧室上研究了LPP低污染燃烧技术

和贫油燃烧低污染燃 烧技术的可行

性，在中型直流燃烧室上研究了部分

预混预蒸发的低污染燃烧技术 [9]。

目前，涡轴发动机的低污染技

术主要是借鉴大型发动机相关的低

污染技术，但由于涡轴发动机空气

流量小、结构紧凑，难以实现复杂

的低污染结构形式，因此，一些适

用于大型发动机的低污染技术不能

直接“缩比”应用到涡轴发动机上，

如多环腔分级燃烧技术、贫油直接

喷射燃烧技术（LDI）等。通过对比

分析，轴向分级燃烧技术、RQL 技

术在涡轴发动机上可以有较好的应

用前。

轴向分级燃烧技术

分级燃烧有径向分级、轴向分

级和中心分级等。径向分级和中心

分级要求燃烧室尺寸较大对涡轴发

动机不适合，轴向分级技术可在小

尺寸燃烧室上实现，在小型发动机

上得到过研究应用。

轴向分级燃烧技术分为预燃级

和主燃级，沿轴向依次布置，预燃级

燃油喷嘴安装在火焰筒头部，主燃级

燃油喷嘴安装在火焰筒下游的内环或

外环。轴向分级燃烧技术具有主燃级

点火快速可靠、燃烧效率高和出口温

度场品质好、NO
x 排放少等优点，不

足之处在于燃烧室结构较为复杂，喷

嘴数目大幅增加，燃烧室轴向长度增

加和火焰筒冷却面积大幅增加而导致

的火焰筒冷却困难等。

轴向分级技术由惠公司提出，

惠公司对轴向分级技术进行了一

系列研究，证明了该种燃烧技术在

保持极高效率和燃烧稳定性的同时

具有较好的降低 NO
x 的前。此外，

NASA 资助的针对涡轴涡桨等小型发

动机燃烧室的污染排放减少技术项

目（PRTP）对回流燃烧室轴向分级

的低污染燃烧技术开展了研究，试

验结果表明其 NOx 排放相对于基准

方案减少了 70%。日本宇宙航空研

究开发机构（JAXA）发展了一种适

用于小型发动机的轴向分级的低污

染燃烧室，试验结果表明该燃烧技

术相比 CAEP/4 能够减少 82% 的 NOx

排放，同时排气冒烟也有大幅减少。

这些都显示轴向分级燃烧技术在涡

轴发动机燃烧室污染排放减少方面

具有较大的潜力 [10]。

RQL技术

RQL 属于富油低污染燃烧技术，

图6   陶瓷基火焰筒零件

头部 小弯管 大弯管
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采用在燃烧温度较低的富油当量比

区间和贫油当量比区间进行燃烧。

富油燃烧后，大量的空气进入燃烧

区降低温度，快速地使油气混合物

从富油状态变为贫油状态来控制燃

烧区的温度，达到降低 NOx 排放的

目的。RQL 技术具有排放低，燃烧

效率高，贫油熄火边界宽，结构简单、

成本低，无回火、自燃及不稳定情

况等优点。但同时 RQL 技术也会带

来冒烟的风险，富油燃烧火焰辐射

强，火焰筒壁温较高，火焰筒的冷

却设计难度较大。

惠加拿大公司借鉴大型燃烧

室的低污染燃烧技术，针对中小型

发动机提出了采用 RQL 技术的低污

染燃烧室方案，发展了小型发动机

回流和直流低污染燃烧室。MTU 公

司将 RQL 技术移植到中小型发动机

回流燃烧室中，设计并加工了全环

燃烧室。试验结果显示，与现有技

术相比，采用 RQL 技术的涡轴发动

机在起飞状态时 NO
x 的排放减少了

30%， 在 巡 航 状 态 时 减 少 了 50%。

JAXA 针对中小型航空发动机燃烧室

开展了基于 RQL 技术的从燃油喷嘴

到单头部 / 多头部一直到全环形的燃

烧室试验和数值分析研究，技术成

熟度已达到 5 级以上。图 7 展示了典

型的适用于涡轴发动机的 RQL 低污

染燃烧室。

结束语
涡轴发动机燃烧室具有结构多样性

的特点，为实现结构紧凑可根据具

体情况选择折流、回流、直流和径

流等多种形式。随着直升机对发动

机的性能要求越来越高，以及直升

机的应用范围越来越广，涡轴发动

机对燃烧室部件的要求也越来越高，

高温升、长寿命、低污染燃烧技术

是先进涡轴发动机燃烧室的发展方

向，而如何在狭小空间内实现高温

升、长寿命、低污染是未来涡轴发

动机燃烧室研究的关键。      

（王倚阳，中国航发动研所，高

级工程师，主要从事航空发动机燃

烧室设计）
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Simulation Research on the Combustion Mechanism of a Swirler-V Bluff 
Body Flame Stabilizer

钝
体火焰稳定器是军用燃气涡

轮发动机加力燃烧室的核心

部件，它的设计水平决定了

发动机的高速性能。本文针对加力燃烧

状态下存在的燃烧不稳定、火焰猝熄、

火焰截面温度不均及油耗偏高等问题，

利用燃烧数值仿真方法，研究了一种新

型强旋 -V 形钝体组合火焰稳定器的燃

烧机理。该结构的创新点在于通过流向

涡结构与钝体绕流形成的旋涡结构相互

作用，强化燃料掺混和火焰扩散，最终

达到高效稳燃的目的。

研究对象与研究方法
强旋流形成的回流区旋涡结构是流向

与展向旋涡运动的叠加，因此其油气

掺混效果往往要优于钝体稳燃结构。

图1所示为本研究提出的强旋-V形

钝体组合火焰稳定器结构方案。

V 形 钝 体 选 取 折 角 35°、 槽 宽

37.5mm 的标准二维 V 形钝体。旋流

器藏于 V 形钝体槽内，通过外部高

压气源切向进气使其能够在出口处

形成流向涡。将高压气源引入的强

旋流定义为旋流器进气流量与主流

流量的比值。

数值仿真研究通过在商用软件

新ूی-Vॎ᧽ʹጸՌ༢ཧሷ定٨Իၹ̆ᝍхҫ力྇དྷ࿄গʾښߛᄊ྇དྷˀሷ定ǌ༢ཧེǌ༢ཧ᭧ພए

ˀکԣ෴ᏲϠᰴ᫈ᮥǍ̿ϙ͌ᄾ˞Ἳ̰ᅯগ᧚ǌࡋᤜืکᤴएیǌ྇དྷພएڤԣᅯগ༢ཧੱங

机҄ᄊᝈए出发Ἳ系统ѬౢХሷ྇机ေˁভᑟἻ˞តᰎᰎଢΙԠᏦǌ˞工ሮऄၹଢΙஃǍ

CFX 18.2 中求解雷诺平均的纳维 - 斯

托克斯（N-S）方程完成，并利用

SSG 格式的雷诺应力湍流模型模化

湍流，燃烧反应流动通过求解火焰

速度模型（BVM）得到。相比过去

基于分子反应速率的模型，BVM 利

用湍流火焰速度封闭源项的方式有

突出优势 ：在给定条件下，湍流燃

烧速度的变化范围是一阶的，分子

反应速率在碳氢燃烧过程中的量级

随计算域发生的变化是高阶的 ；随

着现代流动与燃烧试验技术的发展，

湍流燃烧速度可以通过试验直接且

精确测得，因此对于所需模拟的燃

烧问题，只要湍流燃烧速度有可参

考试验数据，模拟的准确性就能得

到保证。对于本文研究的问题，可

认为是火焰传播速度已知、点火条

件未知的一类“黑箱”问题，因此

希望由模型带入的不确定量越少越

好。而 BVM 相对分子反应速率类模

型，燃烧相关量完全由确定的湍流

火焰传播速度决定，因此更便于本

文燃烧相关问题的研究。

空间离散网格采用ANSYS ICEM 

17.2网格生成器绘制，为结构化网格

与非结构化网格混合网格，网格总体

质量控制在0.5以上。对于雷诺应力

模型（RSM），还须对网格无关解进

行验证，经网格无关解验证后的网格

总规模控制在300万左右。

图 1   强旋-V形钝体组合火焰稳定器结构

主流ݛ向

W 形ܛ体
流器

流出੨
ൎ向进气੨
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图2   尾迹瞬态涡量场

图3   尾迹流时均速度（为方便比对，数据经过无量纲处理）

稳燃机理与性能
瞬态涡量分析

考虑到流动结构的相似性，定

性 的 稳 燃 机 理 分 析 以 冷 热 态 典 型

来 流 工 况 为 例 展 开， 其 中 雷 诺 数

Re=50000、Tin=700K、当量比 phi=1、

吹风比M=1。

如图2（a）所示的冷态涡量全

局效果，旋涡结构以速度云图着色。

可见受流向涡影响，V形钝体绕流尾

迹结构发生了细小变化 ：拟涡街结构

被流向涡涡管连通 ；原本在无两端剪

切作用条件下，应保持平行、直柱状

的脱落涡，受上游流向涡影响在空间

上发生了扭曲 ；流场的展向两端出现

了一些小尺度的脱落涡结构，这些沿

槽宽方向外侧扩散的小涡，和连通涡

街的流向涡涡管一样，对于火焰的均

匀扩散都是有帮助的。

热态条件下的瞬态涡量场的整

体较为简单，涡结构表面以温度云图

着色，便于区分流场中已燃和未燃

区域。在涡量场中，首先确认到了远

尾迹中成对脱落的流向涡结构，虽然

它是成对脱落，但其整个涡管受流向

涡及其形成的近尾迹区展平面法向大

尺度旋涡影响，发生了一定程度的弯

曲 ；其次由强旋流生成的展平面法向

涡对流场也有一定的过滤作用，尾迹

下游仅有一对大尺度旋涡，其余都是

小尺度流向涡，这对于燃烧稳定是有

益的。进一步观察图2（a）和（b），

两图都反映了流向涡及其诱发的展平

面法向涡对展向涡的作用。图中展向

脱落涡的“涡脚”结构，即是由流向

涡诱发的。

尾迹流时均速度型分析

数值模拟中发现，火焰只能在

吹风比M=1 附近点燃，其原因须通

过尾迹速度分析得到。强旋 -V 形钝

体组合稳燃方案安排旋流器喷射一

股 轴 向 强 旋 流。 如 图 3（a） 所 示，

在吹风比较大时，从旋流器中喷射

出的强旋流出口经膨胀后的速度甚

至超过了主流来流，在这一速度下，

显然是难以燃着火焰的。而当M 接

近于 1 时，旋流器出口的速度达到了

和回流速度接近的量级。此时，旋

流器射流与钝体绕流回流动量互相

抵消，可以构成低速点火条件。

反之，当M 较小时，由于旋流

器设置为低压高速出口模式，钝体

回流可能流入旋流器中，此时无法

形成轴向旋流 ；而M 较大时，则形

成大吹风比高速火焰吹熄模式。故

而火焰只能在M=1 附近工况下点燃。

更进一步，图 3（b）给出了绝

对速度型的强旋 -V 形钝体稳燃速度

型，由于展平面法向涡的存在，强

旋 -V 形钝体组合稳燃速度型出现了

双折结构。这一速度型也将有利于

提升下游流动加速能力，对加力燃
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烧室而言，是有利的。

燃烧温度场分析

如图4所示，利用流向涡结构强

化火焰扩散与掺混后，钝体火焰稳定

器展向火焰扩散不均的问题得到改善。

瞬态火焰扩散机制分析

图 5 给出了强旋 -V 形钝体稳燃

火焰扩散机制的定性描述。图中火

焰采用等温面描绘，并给出局部温

度分布云图。如图 5（a）所示，在

初始阶段，强旋 -V 形钝体稳燃火焰

是在其展平面法向涡构成的低速流

动区域内燃着的，并以此为火焰核

心，向上下游扩散。图 5（b）则给

出了火焰扩散方式的示意图，向下

游火焰主要仍然由钝体绕流的展向

旋涡完成扩散。因此，强旋 -V 形钝

体稳燃火焰实际上是两种稳燃方式

的组合，即利用展平面大尺度涡构

造低速旋涡中心区域稳定燃烧，再

利用常规钝体的展向涡扩散燃烧。

燃烧效率

从 表 1 可 见， 通 入 强 旋 流 后，

在未改变其他流动条件的情况下，

M=1 的强旋 -V 形钝体组合燃烧效率

与传统 V 形钝体（M=0）相比有了较

大幅度的提升。但其他吹风比条件

下燃烧效率相比其他钝体稳燃方案

都有大幅降低，这也暴露了强旋 -V

形钝体组合稳燃方案对流场条件较

敏感的缺点。

结束语
本 文 以 数 值 模 拟 为 手 段， 开 展 强

旋 -V 形钝体组合火焰稳定器稳燃机

理研究，研究结果表明 ：流向涡结

构是强旋 -V 形钝体组合火焰稳定器

稳定燃烧的决定性因素 ；燃烧过程

中，强旋 -V 形钝体组合下游存在双

折、低速速度型结构，该速度型结

构有利于高速来流条件下点火和稳

定燃烧 ；强旋流的存在有利于火焰

快速扩散，可改善火焰稳定器下游

火焰温度场分布不均问题 ；强旋 -V

形钝体的稳燃机理为利用展平面大

尺度涡构造低速旋涡中心区域稳定

燃烧，再利用常规钝体的展向涡扩

散燃烧 ；强旋 -V 形钝体组合稳燃方

案 对 吹 风 比 较 为 敏 感， 在M=1 时，

可得到较高燃烧效率。考虑到数值

模拟研究工作的局限性，后续还将

在本文研究结论基础上，开展进一

步的燃烧试验研究工作。      

（孙浩峰，中国航发研究院，工

程师，主要从事航空发动机气动热

力研究）

图4  强旋-V形钝体时均火焰外形

图5  强旋 -V形钝体稳燃火焰扩散机制

（b）ቛೝ面आᄐ

（b）؛始点燃ጒ态 （c）आᄐ向下ᆴ扩ො

（c）下ᆴ

{/E>1/5

（e）下ᆴ

{/E>2

（d）下ᆴ

{/E>1

（f）下ᆴ

{/E>14

吹风比（M） 0 0.8 0.9 1 1.1 1.2

燃烧效率 72.1% 69.1% 72.5% 86.8% 65.6% 60.3%

表1   强旋钝体组合稳燃方案燃烧效率


