
0 引言

航空发动机已经历 4代发展。燃烧室出口温度从

第 1代的低于 1150 K 至第 4代的 1800~2000 K，每

一代以 200~250 K的温度递增。正在研发的第 5代发

动机的燃烧室出口温度为 2000~2200 K，已接近煤油

的理论燃烧温度极限。现代航空发动机燃烧室建立在

高性能、高可靠性、宽稳定工作范围的设计基础上。由

于发动机的发展要求不断提高推重比，因此，它必须

在更高压比和燃烧室进、出口温度下工作，同时期望

高功率下热力循环更有效，这将使未来的发动机工作

循环不可避免的产生较高的 NOx和烟排放，因此，低

污染设计就成为燃烧室性能的关键指标之一。其原因

为：（1）NOx排放量影响民机获得适航证；（2）排气冒

烟和 NO2的可见性影响军机的隐身性能；（3）为了使

全功率下 NOx和冒烟排放最低，必须使火焰筒主燃

区变贫，这使低工况的燃烧稳定性明显降低和高空再

点火困难，这将影响军机的飞行包线和可操纵性。

本文主要论述现代军用发动机燃烧室和新型燃

烧室，并简明论述传统燃烧室的重要改进和设计思

想、方法的变化，提出研发的主要框架。

1 现代燃烧室的技术特点

对于军、民用发动机燃烧室，其设计指标的相对

重要性可表述为：

（1）对于军用发动机燃烧室，燃烧效率高、火焰稳

定和高空点火好、NOx少是关键指标；出口温度分布

均匀、总压损失小、寿命长、尺寸小、质量轻、冒烟少、

维修简单是很重要指标；CO少是重要指标。

（2）对于民用发动机燃烧室，燃烧效率高、寿命长

和 NOx少是关键指标；出口温度分布均匀、总压损失
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小、尺寸小、质量轻、冒烟少、维修简单是很重要指标；

火焰稳定、CO少、成本低是重要指标。而火焰稳定不

是关键指标。

燃烧室的设计和研发要进行多项技术指标的折

中和权衡，如：（1）提高射流掺混，改善温度场，但使压

力损失增大，总压恢复系数降低；（2）缩短燃烧室长

度，可能会引起低状态下燃烧效率过低；（3）采用空气

雾化喷嘴提高了雾化质量，减少了排气冒烟，但熄火

边界变差；（4）减少排气冒烟采取的主燃区设计会增

加 NOx的排放；（5）为了提高火焰筒寿命，加强冷却，

增加冷却空气量，这会减少掺混空气量在总空气量中

的比例，影响燃烧室出口温度分布。

现代燃烧室的技术特点见表 1。

从表中可以看出：

（1）第 3代（推重比 8）、第 4代（推重比 10）战斗机

发动机燃烧室工作压比均在 25左右（F110发动机燃

烧室除外），即发动机的增压比没有明显增加。燃烧室

出口温度第 3代平均为 1645 K，第 4代平均为 1889

K，平均增加 244 K。其中 F119发动机燃烧室出口温度

比 F100发动机的增加了 301 K。因此，第４代发动机

推力明显增加，其中燃烧室出口温度提高是主要原因

之一。

（2）F119 发动机的耗油率比 F100 发动机的低

0.058 kg/daN·h，EJ200和 M88发动机的耗油率基本

与第 3代的持平。因此,可以认为，第４代发动机燃

烧室的燃烧效率没有明显提高或略有提高。

（3）第 3、４代军机燃烧室均为短环形燃烧室，其

火焰筒长度 /腔高比大部分＞2.0，只有АЛ31Ф和

EJ200发动机的＜2.0。F119发动机的火焰筒长度 /腔

高比与 F100发动机的基本相同。因此，从第 3代至第

4代发动机，火焰筒的长度并没有明显缩小。从燃烧

室设计角度考虑，燃气在火焰筒中的停留时间和化学

反应时间也已权衡在比较合适的范围，进一步缩短火

焰筒长度需要创新结构。

（4）对于民航发动机，燃烧室出口温度稳定在

1350 ℃左右。其耗油率平均为 0.626 kg/daN·h，比军

机的耗油率平均低 0.105 kg/daN·h。因此，民机燃烧

室在设计上提高燃烧效率仍然是极大的挑战。从增压

比考虑，民机燃烧室的压比基本为 25~38。

（5）F119、PW4084、V2500和 F100-PW-229发动

机均采用了浮壁燃烧室结构，减少了热应力。从设计

上强调了热端部件的维修性，这种结构火焰筒在高热

容强度下由于冷却完好，能保证稳定可靠地工作。但

采用浮壁板增加了燃烧室质量，一般约增加 30%。

（6）美国多采用空气雾化喷嘴，欧洲常采用蒸发

管，俄罗斯多采用压力雾化喷嘴，这与各国对喷嘴的

研究和使用经验有关。从喷嘴雾化质量看，空气雾化

喷嘴比压力雾化喷嘴的雾化粒度约小 8~10 滋m。

（7）第 3代燃烧室的改进型和第 4代 F119发动

机燃烧室均强调了可靠性和维修性，不过分追求性能，

保持燃烧室结构简单、费用合理、突出作战适用性和维

修性。

2 燃烧室设计和研究方法的进展

2.1 燃烧室设计的重要改变

军用在研燃烧室的设计是在“高性能、长寿命、低

成本”的综合要求下进行的。如综合高性能涡轮发动

机技术计划（IHPTET-Ⅱ）要求燃烧室出口温度为

2560 K 以上（按 F119发动机的 1973 K推算）、压力

损失减少 30%、质量比原来减少 15%（对 F119发动机

减少 204 kg）、采购成本降低 30%（比 F119发动机减

少 117万美元）。燃烧室出口温度已接近煤油燃烧的

极限温度 2600 K。实现这些苛刻要求给设计带来极大

困难。

发动机型号

АЛ31Ф

F100-PW-100

F404

F110-GE-100

RB199

F119

EJ200

M88Ⅲ

V2500

PW4084

CFM56-3

CF6-80

GE90 长函道

T3
*

K

1665

1672

1589

1700

1600

1973

1850

1843

1700

1574

1646

1588

1646-1703

Sfc

kg/daN·h

0.795

0.680

0.750

0.700

0.662

0.622

0.740

0.898

0.585

0.602

0.680

0.602

0.659*

仔c

23.8

25

25

30

23.5

26

26

25

28~36

34.2

23.9

31

25.3~39

F/W

8.20

7.80

8.00

7.20

7.93

＞10

10

9.4

5.84

6.0

5.5

6.8

形式

短环

短环

短环

短环

短环

短环

短环

短环

短环

短环

短环

短环

短环

火焰筒 L /h

机加钣焊 1.86

机加环段 2.75

机加隔热涂层 2.6

机加无烟燃烧 2.32

机加锻造 2.06

浮壁式 2.80

机加环 涂层 1.73

机加多孔气膜 1.96

浮壁式 2.0~2.32

浮壁式 2.29

机加双环腔 2.38

机加 涂层 1.94

机加双环腔 1.48

径向分级

喷嘴

28 个压力雾化

16 个空气雾化

18 个组合空气雾化

20 个双锥喷嘴

12 个 T 型蒸发管

组合式空气雾化

蒸发管

空气雾化喷嘴

20 个 空气雾化

24 个 空气雾化

20 个 空气雾化

30 个 空气雾化

30 个旋流杯 压力雾化喷嘴

主要性能参数 燃烧室设计特点

表 1 现代燃烧室的技术特点
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（1）由于燃烧室进、出口温度的提高使火焰筒主

燃区温度很高，火焰筒壁面温度相应升高，因此，需要

更多的冷却空气用于火焰筒壁面冷却，这相应减少了

火焰筒头部的进气量。

（2）火焰筒进气规律的创新设计与传统设计不

同。传统设计是指主燃孔、掺混孔和气膜孔的进气规

律；创新设计是指采用火焰筒头部和喷嘴的进气占总

进气量的 80%~85%，其余为气膜冷却进气的进气规

律，基本上无主燃孔和掺混孔，以此实现足够的温升

和保证发动机循环工作中的燃烧效率。这更减少了火

焰筒的冷却空气，与长寿命设计有很大矛盾。

（3）当增压比增大，燃烧室进口温度和工作温度

升高，均使火焰筒工作热应力和机械应力增大，这对

于长寿命设计又是重要的技术挑战。耐用火焰筒必须

对燃烧室工作状态的变化不敏感，具有承受1000次

低循环疲劳和在最大状态工作温度下 1 h应力断裂

的能力。据飞行使用统计，经过这种循环载荷和高温

载荷试验考核的燃烧室寿命将损失 70%。因此,在耐

用火焰筒设计中必须贯彻发动机结构完整性设计。

（4）火焰筒头部进气量急剧增加，将使点火和火

焰稳定更加困难，导致采用强旋流设计以稳定火焰；

旋流流动又增加了混气在火焰筒中的停留时间，有利

于完全燃烧。

（5）减轻质量对先进燃烧室设计一直很重要。在

已采用突扩扩压器和短火焰筒情况下，减轻质量和减

少压力损失的主要方法是将扩压器和火焰筒头部整

合在一起。此方法是 1项创新研究。

（6）在研燃烧室设计的 1种趋势是火焰筒的长度

和腔高比＜2，这不利于出口温度分布的均匀性。因此，

必须使喷嘴喷出的燃油和空气充分混合，以获得涡轮

和火焰筒都允许的合理温度分布。喷嘴和火焰筒头部

组合设计不仅在第 4代燃烧室设计中采用，而且在推

重比 15的发动机中也将进行更有效的优化和发展。

（7）环境保护法规的要求迫使在研燃烧室寻求 1

种可变旋流喷嘴，使其在低功率下进行富油稳定燃

烧；在高功率下进行低污染排放燃烧。正在研究流体

控制的变几何燃油喷嘴。

上述技术要求都是在权衡、折中，并通过优化来

达到设计目标的。

2.2 燃烧室设计方法的进展

经过 4代燃烧室的研发，其设计方法已有了很大

进展。概括为：

（1）经验设计法。该方法以经验公式进行新燃烧

室设计和性能研究。以试验为主，结合可用的经验公

式进行。第 2、3代发动机燃烧室基本采用这种方法设

计。新燃烧室设计要采用基准型燃烧室，并按新机的

飞行包线进行燃烧室性能、寿命的预估。

（2）经验与计算燃烧动力学 CCD相结合方法。该

方法在燃烧室改型中取得重要应用。20世纪 90年代

后，CCD的进展已能够进行在研燃烧室的性能、寿命、

污染排放水平评定，利用 CCD对设计过程进行定性指

导。第 4代发动机燃烧室是这种设计方法的产物，美国

应用该方法设计了 15个先进燃烧室和 3个新结构燃

烧室。该方法明显减少了试验次数，节省了研制时间。

（3）CCD与验证性试验相结合的方法。该方法取

决于 CCD计算的成熟度和计算值与试验测量值之差

应在测量误差范围内。CCD方法应能准确地预测燃

烧室出口温度场、贫油熄火油 /气比、3维速度分布、

壁温、NOx、CO和 HC值。对于 NOx值的预测值应精

确到与鉴定的发动机的起飞 -着陆循环（LTO）的实

测值相当一致。新一代 CCD模拟计算的精度要求为：

a. CO和 HC、NOx、冒烟数 SAE的预测精度分别

为 10%、±5%、2%；

b.出口温度分布系数、平均径向温度分布系数、火

焰筒壁最大温度的预测精度为±0.03、±0.015、±3.5；

c. 燃烧室压降、慢车贫油熄火油 /气比的预测精

度为±0.25（%P2）、±0.001；

d. 火焰筒周向、轴向热点位置的预测精度为

±0.1×出口截面、±0.01×燃烧室长度。

采用 CCD计算出的燃烧室方案应经过试验的验

证和检验。这些试验应包括单管试验、扇形段试验、全

环试验和试验机上的试验，试验件的修改量应很小。

3 创新燃烧室

3.1 驻涡燃烧室

GE公司和美国空军研究实验室曾联合开发了用

于航空发动机的驻涡燃烧室 TVC（Trapped Vortex

Combustor），样机（如图 1所示）已通过性能评估。曾

进行了驻涡燃烧室的基础试验和大量数值模拟，其主

要研究结果有：（1）环腔内速度较大，使油气混合速率

提高 2倍。整个燃烧反应都限制在腔内。（2）驻涡腔内

气体卷吸空气流较少时，产生富油现象。腔内温度瞬
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态值为 2100 K左右。（3）地面点火、贫油熄火、高空点

火均优于常规旋流燃烧室 50%，燃烧效率达到 99%

以上；稳定工作范围比传统燃烧室宽 40%；（4）凹腔

中温升约 1670 K。

驻涡燃烧室的特点如下：

（1）驻涡燃烧室是１个分级燃烧室，即预燃级和

主燃级。在小功率时仅预燃区工作，主流不供油，燃烧

后 CO、UHC 均较低，点火、贫油熄火范围宽；在大功

率时预燃区把增加的燃油引入主流中，主燃区低于化

学当量比，以减少 NOx。凹腔设计关键是促进旋流稳

定在腔内，以使引入的燃油和空气在腔内有效混合、

燃烧并形成稳定的火焰区。

（2）驻涡燃烧室的主要问题是凹腔后壁的耐久

性。燃油从前壁进入，火焰直接冲击后壁。在进口温度

为 865 K，压力为 2.0 MPa以上，一些壁温达 1310 K，

凹腔后壁有损伤。

（3）驻涡燃烧室火焰稳定性明显高于传统燃烧室

的。在军机上具备可应用性。

3.2 富燃 -快掺混 -贫燃（RQL）燃烧室

RQL燃烧室是美国 PW公司与 GE公司竞争开

发的 1种轴向分级燃烧室（如图 2所示）。部分研究成

果已在 PW4098、PW4158、PW4168 等民用发动机上

获得应用。军用发动机尚未采用。

图中 A区为慢车区，B为主燃区。在慢车状态掺

混的燃油经喷嘴 2喷入，空气由旋流器 1进入。A区

中流速低，燃油和空气掺混充分，从而使富油混气中

生成的 CO和 CxHy数量最少。在大功率下，燃油从喷

嘴 4进入，由旋流器 3进入的空气量足以使空气在与

A区热燃气掺混时形成高速气流，缩短混合气在高温

B区的停留时间，以减少 NOx排放。RQL燃烧室的深

入研究包括主燃区扩散、冲击冷却的燃烧室试验和数

值模拟，以获得超低的 NOx排放。

3.3 双环腔预混旋流（TAPS）燃烧室

TAPS燃烧室主要应用于民用发动机，主要为了

降低 NOx。NOx排放要求具体为：对 仔c=30，CAEP2

（1996 年）规定 NOx 为 32＋1.6×仔c，即 80 g/kN；

CAEP4（ 2004年）规定 NOx 为 7＋2.0×仔c，即 67

g/kN。

（1）第 3代低污染设计技术均在必须保证燃油效

率的同时减少 NOx。第 3代低污染燃烧室采用贫油头

部、双环腔（DAC）燃烧室。DAC燃烧室外头部用于使

可操作性和低功率最佳化；内头部用于在大功率下使

NOx减至最少。

按 NASA计划，实现 30%CAEP2减少，即对总压

比 仔c=30的发动机，NOx的排放为 19.2 g/kN。低污染

单（SAC）、双（DAC）头部技术都不能实现 30%的

CAEP2要求。基于此要求研发了 TAPS燃烧室。

（2）TAPS燃烧室实际采用径向分级燃烧技术，即

采用常规值班燃烧技术和预混燃烧技术。TAPS燃烧

室模型如图 3所示。从图中可见燃烧室头部的气流结

构。其中预燃级包括 1个高旋流的压力雾化喷嘴。其

周围包围 2个使气流共同旋转的旋流器，帮助产生高

雾化质量，适合于起动和小功率状态时。同心外旋流

器构成预混燃烧的主燃级，采用喷嘴压力控制逻辑进

行燃料分级。

（3）进入燃烧室的空气除用于火焰筒头部和火焰

筒体冷却外，均进入预燃级旋流器和旋风旋流器，构

成了引燃（值班）回流区、值班 /旋风相互作用区和预

混旋风火焰区。

驻涡腔油气
混合物

增加腔空气
双驻涡

增加腔空气

双驻涡

很好混合的
燃烧室空气

主气流 +
燃油主空气

驻混腔油
气混合物

图 1 驻涡燃烧室试验装置

图 2 RQL技术的轴向分级燃烧室

A

B

34

12

5

图 3 双环腔预混旋流 TAPS燃烧室模型

旋风式旋流器

预混旋风火焰区

值班 /旋风相互
影响区值班级

值班回流区
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（4）TAPS燃烧系统的空气动力设计和研发过程

广泛采用单管燃烧室模型试验—扇形段试验—全环

燃烧室试验—发动机试验。应用 CCD技术定性了解

试验件。

在 CFM56-7B发动机上，进行了发动机性能、排

放、恶劣天气和耐久性（4000次模拟叶片循环）试验；

DAC TAPS试验是 GE90发动机在全尺寸环形燃烧室

试验器上进行（如图 4、5所示）的。

（5）GE公司和 NASA合作，拟以 TAPS燃烧室为

基础，到 2025 年实现 NOx 降低至 CAEP2 规定的

20%。

3.4 多喷嘴单元体燃烧室

多喷嘴单元体燃烧室如图 6所示。其特点是喷嘴

3的数量很多，燃油在流入燃烧区之前进行预先混合，

有大量的单元体喷嘴 2，超

过 100个。其分 3层排列

在火焰筒前壁上，其中最

外层上分布的喷嘴与其它

喷嘴相比流量更大。

采用单元体燃烧室可以组成多个单独区域，其中

每个区域都可以对应确定的发动机工作状态进行优

化。RR公司认为选择适当的单元体结构可以优化燃

烧室性能，影响燃烧室起动和 NOx质量分数的燃油

在燃烧区的停留时间，在慢车状态下，燃烧室火焰筒

的主燃区的油 /气比大小决定燃烧效率的高低。

单元体结构的 1个非常重要的优点是允许调整

单个单元体喷嘴或几个扇形段的工作。

3.5 陶瓷燃烧室

第 5代发动机采用陶瓷燃烧室是主要研发方向之

一。陶瓷材料的优、缺点主要有：（1）陶瓷材料的热稳定

性与最难熔的金属相当。如碳化硅（SiC）的熔解温度为

3000 K。（2）可形成隔热层，防止高温燃气对部件的对

流和热辐射。（3）可提高部件的耐磨性。（4）陶瓷材料

压制时收缩率很大。冷却后，加工件尺寸和模具尺寸之

间的偏差可达 18%。（5）陶瓷材料对冲击载荷非常敏

感，脆性大，加载时无塑性变形。（6）陶瓷材料零件的最

大缺点是对各种应力集中很敏感，在高温下仍保持很

大的局部载荷。几种陶瓷材料及其特性见表 2。

从表 2中可见，氮化硅和碳化硅的强度是高温合

金钢的 1.5～2.5倍，氧化锆加热到 1400 K时其强度

也为高温合金钢的 1.5倍；氮化硅的导热系数很小，

可用作隔热屏。所有陶瓷材料的密度均小于高温合金

钢，这使陶瓷材料零件的质量减轻。

2000年后，航空发达国家已进行了陶瓷火焰筒

在发动机上的试验验证，第 5代发动机燃烧室中应用

陶瓷材料的目标温度为 1900 K。陶瓷火焰筒应采用

分段结构。

4 主动燃烧控制

主动燃烧控制包括燃烧不稳定性控制、温度分布

不均匀控制和污染排放物最少控制。

4.1 燃烧不稳定性控制

燃烧不稳定性主要是燃烧过程和声场相互作用

的结果。加热和燃烧室中声的耦合可以引发自激声学

不稳定性。主动燃烧控制要采用随时间可变化的硬件

（如图 6所示）来破坏燃烧过程和声场之间耦合以干

扰燃烧过程，在发动机上主要采用调节燃油流量的方

图 6 多喷嘴单元体燃烧室

1 2

3

名称

氮化硅（Si3N4）

碳化硅（SiC）

氧化锆（ZrO2）

高温合金钢

强度极限 /MPa 密度

籽/×103

（kg/m3）

2.6

3.15

5.70

7.90

800℃

300

450

600

900

1400℃

300

450

300

200

弹性模量

E/×10-5

/MPa

1.8

4.0

2.0

1.7

热膨胀

系数

琢/×106

1/（K）
3.0

4.5

9.8

15.0

热传导

系数

茁/
W/m·K

9

40

25

25

表 2 几种常用陶瓷材料的特性

图 5 GE90 DAC TAPS用于

全环燃烧试验器试验

图 4 Tech56/CFM SAC

TAPS用于发动机试验

张宝诚：航空发动机燃烧室的现状和发展

图 6 主动控制燃烧声学不稳定性

闭环自激发系统

燃烧过程 燃烧时声学

作动筒 控制器 传感器

+
+
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式。NASA采用动态模型模拟了贫油预混预蒸发 LPP

动态模型，并测量燃烧室中的压力能谱密度分布，其

主频率为 275 Hz，计算值为 291 Hz，比较接近。计算

的压力脉动峰值为平均值的 7%，试验值为 8%。

美国研究了 1种再现燃烧不稳定性装置。在发动

机中等功率下，测出不稳定性频率为 525 Hz，其压力

脉动可以引发高频振荡应力。采用该装置在燃烧室进

口温度为 683 K、压力为 1.36 MPa、油气比为 0.03的

中等功率下试验，振荡频率为 566 Hz。

4.2 燃烧室出口温度分布系数控制

主动型发动机燃油分配系统（APFC）能获得更均

匀的燃烧室出口温度（如图 7所示）。APFC工作时与

副油路供油系统相连，根据燃烧室出口温度传感器的

温度反馈，对周向分布于燃烧室上的燃油调节器发出

指令，调节总燃油流量分配，以获得更均匀出口温度

场。采用薄膜温度传感器测量了 APFC所需的温度反

馈信息。在台架试验中涡轮导向叶片环分为 19个扇

型段，每段 2个静止叶片，装有热电偶，每个叶片再装

1个薄膜传感器，共计 38个。在慢车状态下控制器将

温度分布系数降低了 47%，NOx降低了 7.3%；在中等

功率下，二者分别降低了 30.8%、1.4%。

4.3 排放物最少化控制

最少化控制通过油气比（FAR）的主动反馈控制

使排放物最少。燃烧室采用分级技术，即燃油按顺序

喷入 1个或多个局部喷射区，从而在较宽的工作范围

调节 FAR。分级的级数越多，FAR的分辨能力越高，

但需安装更多的阀门来分级。

GE公司研制了 1种智能燃油分级方案，已进行

了台架试验。每个燃油喷射位置带多个端口，有选择

的对 1个或多个燃油喷射点输送燃油，并研究燃油多

路调节器。NASA对燃烧主动控制的设想是将不稳定

性、温度分布系数和排放物三者控制合并为油气管理

系统。

5 氢燃料应用分析

未来航空发动机所需能源的主要选择是液氢。燃

用液氢的优点有：（1）分解水提取氢是取之不尽的来

源；（2）燃用液氢排气清洁，不含有碳化物，COx明显

降低；（3）液氢和煤油热物性的比较见表 3。从表中可

见，氢燃料热值高、燃烧速度快、点火能量小、贫油燃

烧稳定、密度很小；（4）烧液氢的燃烧室结构紧凑，出

口温场更均匀；由于液氢热容大，因此，在相同推力

下，烧液氢时的燃烧室出口温度低于烧煤油时的。

燃用液氢存在的主要技术问题可概括为：

（1）液氢产量很低，全世界每天液氢的产量仅有

60 t，但美国航空业每天就需 2500 t。

（2）获得同样热量所需液氢费用是煤油的 2倍。

由于液氢密度比煤油小得多，为了获得与煤油相同的

热当量，存储液氢的体积要大得多，这为飞机的布局

提出了特殊要求。

（3）燃料箱需要可靠隔热，以防止液氢汽化引起

爆炸。对于超声速飞机，这一问题非常复杂，以 Ma=3

速度飞行的飞机，其外壳温度可达 600 K，因此,安全

保存液氢需要传热最小。

（4）液氢从管路中泄漏是最危险因素，漏出的液

氢与空气中的氧气形成爆炸混气。发动机上输送液氢

的管路密封是极其重要技术问题。

尽管如此，液氢仍然具有明显的优点，有利于提

图 7 主动温度分布系数控制系统结构

速度控制环（快）

电子控制

燃油流入
燃油控制

多个控制信号

电子 PF控制
温度分布
控制环（慢）

多个薄膜温度
传感器

燃油流量调节器

速度传感器 发动机惯性

燃料特性

热值 /×103（kJ/kg）

点火温度 /K

熔点 /K

沸点 /K

空气中燃烧温度 /K

燃烧速度 /（m/s）

化学计量空气量 /（kg/kg）

蒸发热量 /（kJ/kg）

点火能量 /kJ

点火边界 /%

密度 /（kg/m3）

煤油

42.85

708

213

423~523

2340（琢=0.96）

0.4

14.8

209

250

1.4~7.4

850

氢

121

823~873

11

20.2

2503（琢=1.0）

2.7

34.2

450

20

4.0~74.2

70.8

表 3 液氢和煤油热物性的比较

72

PDF 文件使用 "pdfFactory Pro" 试用版本创建 www.fineprint.cn

http://www.fineprint.cn
http://www.fineprint.cn


第 6期

HU Shousong. The principle of automatic control [M]. Beijing:

National Defence Industry Press，1995：120-135.(in Chinese)

[8]吴文斐，郭迎清，李睿，等. 涡扇发动机液压机械主控制系统

建模与仿真分析[J]. 航空发动机, 2011, 37（1）: 16-19.

WU Wenfei, GUO Yingqing, LI Rui, et al. Modeling and

simulation analysis of Hydro-mechanical main control system

for turbofan engine[J]. Aroengine, 2011, 37（1）: 16-19.(in Chinese)

[9]孔珑. 流体力学[M]. 北京：高等教育出版社, 2003:148.

KONG Long. Fluid mechanics [M]. Beijing: Higher Education

Press, 2003:148.(in Chinese)

[10] Austin Spang Ⅲ H, Brown H. Control of jet engines [J].

Control Engineering Practice, 1999（7）：1043-1059.

高发动机的技术经济性和生态指标。

6 总结

（1）第 3、4代战斗机发动机燃烧室是在增压比 25

下设计的短环、短突扩扩压器、机加、分段火焰筒。第

4代燃烧室的燃烧效率并没有明显提高，但强调了可

靠性、维修性，突出作战适用性；降低污染物排放并没

有作为关键指标设计；浮壁结构是 1项重大突破。

（2）火焰筒头部和喷嘴构成组合体是 1种创新设

计，其进气量占总气量的 80%～85%，这种设计必须

采用强旋流，以保证点火可靠和火焰稳定性。

（3）驻涡燃烧室是分级燃烧室，其点火、燃烧稳定

范围、贫油熄火特性均优于传统燃烧室，适合战斗机

发动机；TAPS燃烧室火焰筒头部组合设计采用径向

分级的成熟技术，是 CCD和试验相结合研发的产物；

多喷嘴单元体燃烧室设计能实现燃烧室各项技术指

标，但其喷嘴个数需要权衡；陶瓷燃烧室可以在 2000

K下工作，已进入工程试验阶段。

（4）主动燃烧控制中燃烧室出口温度分布系数控

制的关键技术是研发油气管理系统。

（5）结合中国发动机燃烧室研发现状，认为燃烧

室设计开始就应贯彻结构完整性设计，燃烧效率

99%，火焰筒头部强旋流，其主燃区浮壁结构，过多浮

壁板造成质量增加，开展喷嘴副油路的主动控制技

术；创造条件摸索多喷嘴单元体燃烧室设计及其试

验，开展 CCD和燃烧室目标设计相结合的高效研发

过程研究。
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