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整流支板和火焰稳定器的一体化设计及性能分析

李　锋１，程　明１，２，郭瑞卿１，尚守堂１，２，唐正府１，２，李龙贤１

（１．北京航空航天大学 能源动力学院，北京１００１９１；

２．中国航空工业集团公司 沈阳发动机设计研究所，沈阳１１００１５）

摘　　　要：针对航空发动机高推质比、高隐身的需求，提出一种加力燃烧室整流支板和火焰稳定器一体化

设计的方法，并开展了相关模型加力燃烧室的计算和试验研究．研究结果表明：采用一体化设计加力燃烧室，

能够缩短加力燃烧室长度，大幅降低非加力状态的冷态流阻，明显改善发动机加力燃烧室的性能，提高发动机

的推质比．可为解决高推质比、高隐身发动机技术提供了一种新的思路和研究方向．
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ｒａｍｊｅｔ　ｂｕｒｎｅｒ

　　加力燃烧室是提高发动机推质比的重要技术
手段，但是传统的加力燃烧室喷油装置和火焰稳
定器被直接安置在加力燃烧室主气体流路中，不
可避免的对主流产生堵塞，造成明显的总压损失，
尤其是不开加力室的“冷态”流阻损失，传统的加
力燃烧室的耗油率较高，不能长期使用［１－６］．

本文针对航空发动机高推质比的需求，提出
一种加力燃烧室的火焰稳定器与涡轮整流支板的

一体化设计方案，其主要的设计特征是将整流支
板、燃油喷射系统和加力燃烧室火焰稳定器设计
成一个整体，该方案可取消设置在流路中的加力
燃烧室稳定器和喷油装置，大大降低非加力“冷
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态”流阻损失；缩短加力燃烧室长度，减少附加质
量；引外涵空气冷却整流支板及加力内锥，可降低
整流支板及加力内锥的壁温，从而降低加力燃烧
室的红外辐射强度．该方案的突出优点是在加力
时有利于稳定燃烧，在非加力时有较低的的流阻
损失和较高推进效率，同时还能降低红外辐射的
作用，有效缩短加力燃烧室长度［７－１３］．该方案是未
来高推质比、高隐身航空发动机加力燃烧室发展
的重要方向之一．

１　一体化加力燃烧室结构设计

１．１　整流支板的设计

本文参考美国ＥＪ２００和 Ｍ８８－Ⅱ航空发动机
加力燃烧室的设计经验，在新一代加力燃烧室设
计结构基础上对整流支板和火焰稳定器进行一体

化的整合设计．所设计的一体化加力燃烧室主要
由整流支板、内涵稳定器、分流环、联焰器、外涵支
承、外涵稳定器、燃油喷嘴、加力内锥、机匣等部分
构成．
整流支板在结构上是连接扩压器外壁和中心

锥体的承力框架，并把加力内锥的质量和气动力
传递到外壁．一般而言，从低压涡轮流出的燃气与
发动机轴线并不平行，而是存在某一扭角．作为整
流支板与稳定器一体化设计的探索研究，本文整
流支板气动外形采用直板型设计，整流支板的叶
型采用ＮＡＣＡ（Ｎａｔｉｏｎａｌ　Ａｄｖｉｓｏｒｙ　Ｃｏｍｍｉｔｔｅｅ　ｆｏｒ
Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ）对称翼型设计［１４］，尾部设计成凹槽作
为值班式火焰稳定器．叶型气动外形如图１所示．

图１　叶型气动外形

Ｆｉｇ．１　Ｆｒａｍｅ　ｐｌａｔｅ　ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ　ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

１．２　环形稳定器和联焰器的设计

联焰器的功能是在周向方向传播火焰，使火

焰在整个加力燃烧室尽可能均匀分布，联焰器位
于分流环的末端．环形火焰稳定器采用吸入式火
焰稳定器或蒸发式火焰稳定器，联焰器整体采用

Ｖ型火焰稳定器设计，如图２所示．联焰器上面接
外涵火焰稳定器，下面接内涵火焰稳定器．

图２　环形稳定器联焰器

Ｆｉｇ．２　Ｒｉｎｇ　ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｅｄ　ｆｌａｍｅ　ｈｏｌｄｅｒ

１．３　外涵火焰稳定器的设计

一体化加力燃烧室采用内外涵分别组织燃

烧，即采用先燃烧后混合的方案．故需要对外涵火
焰稳定器进行设计．外涵火焰稳定器稳定的设计
思路是将外涵火焰稳定器、燃油喷嘴、外涵支承融
为一体，中间通冷却空气进行冷却，冷却空气气路
与整流支板内冷却空气气路相通．如图３所示．

图３　外涵火焰稳定器

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｔｅｒｎａｌ　ｄｕｃｔ　ｆｌａｍｅ　ｈｏｌｄｅｒ

１．４　分流环的设计

一体化加力燃烧室的分流环是发动机涡轮机

匣的一部分，下表面与加力内锥形成内涵扩压通
道，上表面与外涵机匣形成外涵扩压通道，如图４
所示．分流环与联焰器连接如图５所示．

图４　分流环

Ｆｉｇ．４　Ｓｐｌｉｔ　ｒｉｎｇ

图５　分流环与联焰器组合

Ｆｉｇ．５　Ｓｐｌｉｔ　ｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ　ｆｌａｍｅ　ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ
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１．５　整体结构设计

将以上的设计部件按照一体化加力燃烧室的

设计要求进行有机的整合，形成总体设计方案．整
合的过程是将分流环与混合器（联焰器）相连，混
合器的上面连接外涵火焰稳定器，下面连接内涵
火焰稳定器．３个部件相连后，火焰在其后面可以
实现径向和周向的传焰．整流支板下面连接加力
内锥，外涵火焰稳定器上面连接加力燃烧室筒体．
设计的一体化加力燃烧室整体结构如图６所示．
环形混合器与火焰稳定器组合整体如图７所示．

图６　一体化加力燃烧室整体结构

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ

图７　环形混合器与火焰稳定器组合整体

Ｆｉｇ．７　Ｒｉｎｇ　ａｎｄ　ｃｏｎｎｅｃｔｅｄ　ｆｌａｍｅ　ｈｏｌｄｅｒ

２　一体化支板试验及计算方案

２．１　试验件组成部分

一体化设计的整流支板火焰稳定器（紧凑耦
合型火焰稳定器）是一体化加力燃烧室中的关键
部件，其工作性能对加力燃烧室整体工作性能起
决定性作用．
加力燃烧室试验件主要由３部分构成，整流

支板火焰稳定器，前置腔体，扩压通道．试验的主
要目的是验证所设计的一体化加力燃烧室的火焰

稳定效果及方案的可行性．为了加工和布置燃油
管路的方便，整流支板火焰稳定器在前面设计和
计算的基础上进行了适当简化，气动外形的头部
为４５°锥角，侧壁为直板型，后面依然是凹槽型．
燃油从上面进入，主燃油从侧壁横向喷出，值班燃
油从后面顺喷．冷却气从下面进入整流支板内部，

对整流支板火焰稳定器及燃油管路起冷却作用．
一体化设计的整流支板火焰稳定器试验件如图８
所示．

图８　一体化设计的整流支板火焰稳定器

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ｄｅｓｉｇｎ　ｏｆ　ｐｌａｔｅ　ｆｌａｍｅ　ｈｏｌｄｅｒ

２．２　试验台及测试系统

加力燃烧室试验段接在主燃烧室后面，主燃
烧室出来的燃气进入到加力燃烧室试验段，燃油
经一体化设计的整流支板火焰稳定器喷入到燃气

来流中点火燃烧，模拟加力燃烧室的燃烧情况．实
验台及测试系统实验台示意图如图９所示．

图９　试验台及测试系统

Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ａｎｄ　ｔｅｓｔ　ｓｙｓｔｅｍ

２．３　计算方案

计算采用ＦＬＵＥＮＴ软件中的Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅ　ｋ－ε
湍流模型、ＤＤＭ（ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｄｒｏｐ　ｍｏｄｅｌ）喷雾模型、

ＰＤＦ（ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ　ｄｅｎｓｉｔｙ　ｆｕｎｃｔｉｏｎ）燃烧模型、ＤＯ
（ｄｉｓｃｒｅｔｅ　ｏｒｄｉｎａｔｅｓ）辐射模型、热力模型 ＮＯｘ 排
放模型进行计算，将该模型的数值模拟结果与试
验结果进行了对比研究，以验证计算结果的可信
度，为一体化设计加力燃烧室的优化及性能预估
提供可信的技术手段．

１７１２
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３　试验及计算结果分析

燃烧点火顺序按照发动机的实际工作过程，
先点燃主燃烧，后点燃加力燃烧室．加力燃烧按照
油量从小到大调节，本文共给出了冷态和３种不
同油气比的热态试验方案的计算和试验结果，表

１给出的加力燃烧室进口的燃气参数．图１０显示
的是加力燃烧室热试照片．

表１　加力燃烧室进口参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｉｎｌｅｔ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｏｆ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ

试车编号
来流总温／

Ｋ

来流速度／

（ｍ／ｓ）
油气比

１　 ７８６　 ６８　 ０．００９　６

２　 ８０２　 ７４　 ０．０１４　４

３　 ８０５　 ４６　 ０．０２８　８

图１０　加力燃烧室试验件热试照片

Ｆｉｇ．１０　Ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓ

３．１　总压恢复系数

图１１列出了加力燃烧室冷态及不同油气比
条件下热试的总压恢复系数．
从图１１的加力燃烧室的总压恢复系数中可

以发现：采用一体化加力燃烧室，其冷态总压恢复
系数高达０．９８以上，热态时也可达０．９５左右，因
此，采用一体化加力燃烧室，可大幅降低非加力状
态的冷态流阻，并且具有较低的热态流阻．

３．２　加力温升

图１２给出了一体化加力燃烧室不同油气比
条件下的加力温升．
从图１２加力燃烧室的不同油气比条件下的

加力温升中可以发现：采用一体化加力燃烧室，其
加力温升曲线上升得很快，随着油气比的增大，其
温升效果越明显．

３．３　燃烧效率

图１３给出了加力燃烧室不同油气比条件下
的燃烧效率．

图１１　不同条件的总压恢复系数

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｃａｓｅｓ
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从图１３加力燃烧室的不同油气比条件下的
燃烧效率中可以发现：采用一体化加力燃烧室，其

图１２　不同油气比条件下的加力温升

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒｉｓｅ

ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ／ａｉｒ　ｒａｔｉｏｓ

图１３　不同油气比条件下的燃烧效率

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ　ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ　ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆｕｅｌ／ａｉｒ　ｒａｔｉｏｓ

燃烧效率约为９０％，略低于计算值和传统的加力
燃烧室，主要原因是由于加工等因素导致燃油喷
嘴的雾化效果不是很好，造成了燃烧效率一定程
度的下降，这是有待于进一步改进的地方．

３　结　论

本文在一体化加力燃烧室设计方案的基础上

对整流支板火焰稳定器燃烧性能进行了计算和试

验验证．初步得到了如下一些结论：

１）采用一体化加力燃烧室，在不同油气比条
件下燃烧状态良好，表明其供油及火焰稳定的方
式是可以稳定燃烧的．
２）采用一体化加力燃烧室，其加力温升曲线
上升得很快，随着油气比的增大，其温升效果越明
显．表明其燃烧组织方式可望缩短加力燃烧室的
总体长度．
３）采用一体化加力燃烧室，其冷态总压恢复
系数很高，热态时也能维持在一个较高的水平．表
明，采用一体化加力燃烧室，可大幅降低非加力状
态的冷态流阻，并且具有较低的热态流阻．
因此，采用一体化设计加力燃烧室，在加力燃

烧室燃烧性能不变的前提下，可望缩短加力燃烧
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室长度，大幅降低非加力状态的冷态流阻，明显地
改善发动机加力燃烧室的性能，进而提高发动机
的推质比．带气膜冷却的一体化设计加力燃烧室
方案可为解决高推质比、高隐身动力技术提供了
一种新的思路和研究方向．
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