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摘　　　要：采用Ｆ１００－ＰＷ２２９的参数，对发动机增设级间燃烧室后进行了非理想循环分析，比较了不同马

赫数下级间燃烧室与加力燃烧室的性能差异，分析了部件效率对带级间燃烧室发动机性能的影响，对比了主

燃烧室、级间燃烧室、加力燃烧室的燃烧效率；计算结果与理想循环存在差异：亚声速下，级间燃烧室发动机

推力的增加需要相近增量的耗油率，超声速下同等耗油率可增加约１０％推力；其经济性、机动性介于常规发

动机和带加力燃烧室发动机之间；最后对增设级间燃烧室的发动机进行了参数优化．
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　　由燃气轮机热力循环过程可知，发动机性能
的提高，需要在提高涡轮前温度的同时相应增加
压气机总压比（πｃ），但主燃烧室（ｍａｉｎ　ｂｕｒｎｅｒ，简
称 ＭＢ）出口温度受到涡轮叶片耐热强度的限制，

现有技术条件下继续提高总压比则易引发压气机

失速等气动问题，这些因素限制着发动机性能的
提升．增设级间燃烧室（ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎ－
ｅｒ，简称ＩＴＢ）［１－２］被认为是目前提高发动机性能
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的一个有效方法，即在高低压涡轮间设置一个燃
烧室，提高低压涡轮的做功能力；图１是混排涡扇
发动机设ＩＴＢ后的结构，截面４．５～４．８之间为
级间燃烧室．文献［２－３］的分析表明：一级级间燃
烧室的存在，可以在同等耗油率（ｔｈｒｕｓｔ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ
ｆｕｅｌ　ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，简称 ＴＳＦＣ）下，比推（ｓｐｅｃｉｆｉｃ
ｔｈｒｕｓｔ，简称ＳＴ）增加５０％，使用二级级间燃烧室
（即同时在涡轮静叶通道内喷入燃料），耗油率增
加１０％，比推增加８０％，同时设置级间燃烧室与
加力燃烧室（ａｆｔｅｒ　ｂｕｒｎｅｒ，简称 ＡＢ）可将飞机的
机动性能达到最高．文献［４－６］对分排和混排涡扇
发动机进行了总体性能分析，都表明带级间燃烧
室的发动机在高马赫数下，可以实现增长较少耗
油率下、比推有较大幅度增长的飞行目标，同时可
以拓宽压气机总压比．

Ｌｅｅ［７－８］分析了Ｌｉｅｗ等［４－５］在理想循环下性能
计算引起的误差，如：忽略级间燃烧室的冷却空气
带来的损失，将高估发动机性能；计算级间燃烧室
油气比时，Ｌｉｅｗ［５］的计算中，空气质量流量错误

地包含了主燃烧室内的燃料，低估了耗油率．Ｌｅｅ
等［８］采用ＴＵＲＢＯＭＡＴＣＨ［９］软件在考虑部件效

率下的计算表明：带级间燃烧室发动机可以有效
地增加推力，但是以增加相近量的耗油率为代价，
也并未提高热效率（ηｔｈ）．Ｃｈｅｎ等

［１０］也对Ｓｉｒｉｇ－
ｎａｎｏ，Ｌｉｕ［２－３］提出的多级级间燃烧室，从冷却空气
对总推力和热效率的影响角度进行了分析，认为
在电厂用的地面燃机上采用级间燃烧室可以获得

较高的功率和热效率，而用于飞行器则会因为用
于叶片的冷却空气量较多，发动机性能改善并不
明显，级间燃烧室数目越多，性能增加越不明显．
无论地面燃机还是航空发动机，主燃烧室带一个
级间燃烧室时的热效率和发动机性能均最高．可

见，考虑冷却损失或者部件效率时，计算出的带级
间燃烧室的发动机整体性能与理想循环有明显差

异，故有必要对带级间燃烧室发动机在理想与非
理想循环下的性能差异进行对比，对带级间燃烧
室发动机的适用性进行分析，并对常规发动机改
造成带级间燃烧室发动机后参数优化进行初步

探讨．
考虑到带级间燃烧室发动机在非理想循环下

经济性并未高于常规发动机［７－８］，用于民航的可能
性不大；为了便于与后文中加力燃烧室性能指标
比较，选用混排涡扇发动机进行分析，由于级间燃
烧室是在总压比（πｃ）与涡轮前总温（Ｔ４）受限于现
有技术条件下提出的，现有混排发动机中，Ｆ１００－
ＰＷ２２９（πｃ＝３２，Ｔ４＝１　７５５Ｋ）［１１］与Ｆ１１９（πｃ＝２５，

Ｔ４＝１　９５０Ｋ）［１２］分别具有军用机中较高的发动机
总压比和涡轮前总温，Ｆ１００－ＰＷ２２９对外公开的
参数较多，所以采用Ｆ１００－ＰＷ２２９的参数对增设
级间燃烧室后的发动机进行非理想循环的性

能计算．

１　计算模型及模型验证

１．１　模型参考介绍

计算模型各截面划分如图１，图中０～９为按
发动机部件划分的截面编号；ＦＡＮ为风扇；ＨＰＣ
为高压压气机；ＭＢ为主燃烧室；ＨＴ为高压涡
轮；ＩＴＢ为级间燃烧室；ＬＴ为低压涡轮；Ｍ 为混
合器；ＡＢ为加力燃烧室；ＮＯＺ为尾喷管．
为了简化计算，假设：①工作气体为理想气

体，是一维定常流动．②采用分段定比热法［１２］，在
主燃烧室、级间燃烧室与加力燃烧室内定压比热
容为ｃｐ，ｇ；比热比为γｇ；混合器内采用内、外涵质
量平均定压比热容ｃｐ，ｍｉｘ；其他部件内气体定压比

图１　带级间燃烧室发动机结构图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ　ｄｉａｇｒａｍ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ｗｉｔｈ　ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ（ＩＴＢ）

９７５
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热容为ｃｐ；比热比为γ．③假定尾喷管截面积可
调，即出口气体完全膨胀．④进气道损失、风扇、压
气机、高压涡轮、低压涡轮绝热效率，高、低压涡轮
轴机械效率、冷却空气δ１，δ２、飞机相对引气量β
等参考了文献［１２］设置．其中：主燃烧室与级间燃
烧室采用相同的燃烧效率（ηｃ）和总压恢复系数
（ηｐ），分别为ηｃ，ｍｂ＝９８％，ηｐ，ｍｂ＝９７％，加力燃烧
室ηｃ，ａｂ＝９２％，ηｐ，ａｂ＝９１％．
带主燃烧室与加力燃烧室的发动机计算公式

文献［１２］有详细介绍，增设级间燃烧室后的发动
机主要计算公式如下：
级间燃烧室内油气比

ｆｉｔｂ＝ １＋ｆ
·（１－β－δ２－δ２）
１－β－δ［ ］２

·

ｃｐ，ｇＴ４．８－ｃｐ，ｇＴ４．５
ηｉｔｂＨｆ－ｃｐ，ｇＴ４．（ ）８

（１）

　　总油气比

ｆｔｏｔ＝ｆ
·（１－β－δ２－δ２）＋ｆｉｔｂ·（１－β－δ２）

１＋Ｂ
（２）

　　比推

Ｆｓｔ＝Ｗ９ｃ９－Ｗ０ｃ０
Ｗ０

（３）

　　耗油率

σｔｓｆｃ＝ｆｔｏｔＦｓｔ
（４）

　　热效率

ηｔｈ＝
０．５×（Ｗ９·ｃ２９－Ｗ０·ｃ２０）
（Ｗｆ＋Ｗｆ，ｉｔｂ）×Ｈｆ

（５）

　　推进效率

ηｐｒｏ＝
ｃ０·（Ｗ９ｃ９－Ｗ０ｃ０）

０．５×（Ｗ９·ｃ２９－Ｗ０·ｃ２０）
（６）

其中ｆ为主燃烧室油气比；Ｈｆ为燃油热值；Ｂ为
涵道比；Ｗ 与ｃ表示各截面的质量流量与速度．
Ｆ１００－ＰＷ２２９发动机参数及环境参数采用表１和
表２中的参数，表中πｆａｎ为风扇压比，Ｍａ为马赫数．
由于级间燃烧室与加力燃烧室热力循环原理

相同，都是通过再热循环来增加循环功，可以从分

表１　Ｆ１００－ＰＷ２２９发动机参数

Ｔａｂｌｅ　１　Ｆ１００－ＰＷ２２９ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｗ０／（ｋｇ／ｓ） Ｈｆ／１０７（Ｊ／ｋｇ） πｃ Ｂ πｆａｎ

１１２．５　 ４．４６　 ３２　 ０．４　 ３．８

表２　环境参数

Ｔａｂｌｅ　２　Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

地面台架参数 巡航参数

Ｈ／ｋｍ　Ｔ０／Ｋ　 ｐ０／Ｐａ　 Ｈ／ｋｍ　Ｔ０／Ｋ　 ｐ０／Ｐａ　 Ｍａ

０　 ２８８　 １０１　３２５　 １１　 ２１３　 ２２　７００　 １．６

析加力燃烧室的常用方法对比两者的性能．加力
燃烧室的性能评价参数主要有加温比、加力比、耗
油率比［１３］．加温比为加力燃烧室出口平均温度与
进口平均温度之比．加力比为主机状态相同时，地
面台架上加力后推力与无加力时推力之比，两者
耗油率之比即为加力耗油率比．对级间燃烧室，其
加温比、加力比、耗油率比分别定义为

级间燃烧室加温比 ＝
级间燃烧室出口平均温度
高压涡轮出口温度

（７）

级间燃烧室加力比 ＝
增设级间燃烧室后推力
无级间燃烧室时推力

（８）

级间燃烧室耗油率比 ＝
增设级间燃烧室后耗油率
无级间燃烧室时耗油率

（９）

１．２　计算模型验证及理想与非理想循环结果比较

为了对计算方法进行验证，选择了６种混排
涡扇发动机，其总压比（πｃ）、风扇压比（πｆａｎ）、涵道
比（Ｂ）．涡轮前总温（Ｔ４）如表３，各部件效率参照
文献［１２］设置．理想循环时计算条件与文献［１－６］
相同，只考虑燃烧室燃烧效率，采用分段定比热容
方法计算．计算得到的地面台架参数下，理想循
环、非理想循环与实际数据的比推（ＳＴ）和耗油率
（ＴＳＦＣ）对比如图２．

表３　各型号发动参数

Ｔａｂｌｅ　３　Ｅｎｇｉｎｅｓ　ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

Ｆ１０１－ＧＥ１０２ ＴＦ４１－Ａ１Ｂ ＴＦ３０－Ｐ１１１ Ｆ１１０－ＧＥ１００ Ｆ１００－ＰＷ２２９ Ｆ４０４－ＧＥ４００

πｃ ２６．８　 ２０　 ２１．８　 ３０．４　 ３２　 ２５

πｆａｎ ２．３１　 ２．４５　 ２．４３　 ２．９８　 ３．８　 ３．５

Ｂ　 １．９１　 ０．７６　 ０．７３　 ０．８　 ０．４　 ０．３４

Ｔ４ １　６７２　 １　４５８　 １　３９７　 １　７２８　 １　７５５　 １　６５５

０８５
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图２　各发动机在理想循环和非理想循环下计算结果与实际对比

Ｆｉｇ．２　Ｅｎｇｉｎｅｓｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ａｍｏｎｇ　ｉｄｅａｌ　ｃｙｃｌｅ，ｎｏ－ｉｄｅａｌ　ｃｙｃｌｅ　ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ

　　图２（ａ）中理想循环的比推明显高于非理想
循环，非理想循环的比推与实际比推接近，但仍然
高与实际数值．图２（ｂ）中理想循环的耗油率小于
实际值，而非理想循环的耗油率高于实际值．但无
论理想循环或非理想循环，与实际值的差异的趋
势都是不变的，证明选用的计算模型是可靠的，如
果计算模型错误，不同型号发动机的计算值与实
际值波动将比较大而且毫无规律，后文中图４（ａ）
的计算值与表４中实际值的对比，图５（ａ）中计算
值和图５（ｂ）文献［１３］的结果对比，将进一步验证
本文采用的非理想循环计算模型的准确性．

图２中计算值与６种发动机实际值的差异原
因由公式（１）、公式（２）可以看出：理想循环时，油

气比的计算公式不包含冷却空气量δ１，δ２ 和飞机
引用气β，这部分空气共占总空气量１１％，这将导
致进入高、低压涡轮空气量的Ｗ４，Ｗ４．８增多，这是

导致理想循环中比推较大的原因之一．而且，理想
循环中没有考虑进气道损失，以及燃烧室、混合
器、尾喷管的总压损失和涡轮轴的机械效率，这是
导致理想循环比推较大的原因之二．第三个重要
的因素是风扇、压气机绝热效率的影响．图３是将
非理想循环中风扇、压气机绝热效率分别从

１８５
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０．８６８，０．８７８改为１进行的理想循环计算，并非
真正的理想循环，因为仍然考虑冷却空气和其他
部件的压力损失、机械效率等因素．结果显示：总
压比大于３５之后，非理想循环的耗油率开始增
加，而理想循环耗油率继续下降，理想循环的比推
也高于非理想循环．这从压气机（截面２．２～截面

３）出口温度计算公式（１０）、公式（１１）（（γ－１）／

γ＝０．２８５　７）可以看出：同样的压比，非理想循环
得到的压气机出口温度Ｔ３ 明显高于理想循环，
意味着实现同样的压气机压比，高压涡轮要消耗
更多的功，降低排气速度，所以非理想循环的比推
较小，单位推力下的耗油率也较高，压比越高，绝
热效率产生的不利影响越大．可见，理想循环与非
理想循环得出的结果差异还是较大的．可以认为：
理想循环在一定压比范围内可以正确反映发动机

性能变化，而非理想循环可以更准确地反映发动
机性能变化．

图３　风扇和压气机绝热效率为１时（理想循环），

发动机性能与非理想循环对比

Ｆｉｇ．３　Ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｎｏｎ－ｉｄｅａｌ

ｃｙｃｌｅ　ｗｈｅｎ　ａｄｉａｂａｔｉｃ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｏｆ

ｆａｎ　ａｎｄ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｉｓ　１
（ｉｄｅａｌ　ｃｙｃｌｅ）

非理想循环

Ｔ３ ＝Ｔ２．２ １＋π
０．２８５７
ｃ －１
０．（ ）８７８

（１０）

　　理想循环

Ｔ３ ＝Ｔ２．２×π０．２８５７ｃ （１１）

　　图２中看到非理想循环计算结果与实际发动
机性能还存在一定差异，一方面由于计算时采用
的部件效率与实际有异，另一方面是分段定比热

容方法精度较低，变比热容计算方法则更加准确，
文献［１４］根据燃气热力性质表［１５］编写了航空涡
轮发动机性能变比热容计算程序，有较高的计算
精度和工程实效性［１４］．

２　性能分析

２．１　加力比和耗油率比随加温比变化

图４是在地面台架状态下对级间燃烧室和加
力燃烧室的性能对比，加力燃烧室由于混合了外
涵道的低温空气，空气量增多，且燃烧室出口没有
转动部件，所以可以达到的最高温度比级间燃烧
室要高，可以达到２　０００Ｋ以上，图４（ａ）显示其推
力可增大将近６０％；级间燃烧室最高温度受限于
低压涡轮叶片，只能达到１　７５５Ｋ，图４（ｂ）显示其
推力最大增加约２０％；加力燃烧室随着加温比增
加，耗油率比增加更快，当加力比为１６０％时，耗
油率比增加超过２００％，而级间燃烧室耗油率比

图４　加力燃烧室／级间燃烧室发动机性能参数随

加温比变化

Ｆｉｇ．４　Ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｗｉｔｈ　ａｆｔｅｒ　ｂｕｒｎｅｒ

ｏｒ　ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｏｎ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒｉｓｅ　ｒａｔｉｏ

２８５



　第３期 毛艳辉等：级间燃烧室在航空发动机上应用分析

和加力比保持在相近水平，温度较高时，耗油率比
略高于加力比，这是由于级间燃烧室加入的能量
一部分用来对对风扇做功，减少了排到大气中的
热量损失，燃烧效率又高于加力燃烧室，所以循环
热效率高于加力燃烧室．这与文献［１－６］中在理想
循环下分析得到的“级间燃烧室增加较少的耗油
率，可以得到较大的比推”存在差异．但从经济性
考虑，级间燃烧室仍然优于加力燃烧室，可以利用
级间燃烧室实现超声速巡航能力；从增强军机机
动性上，短时间内使用加力燃烧室则更有利战斗．
为了验证图４（ａ）计算结果的正确与否，从文

献［１２］选取了６种带加力燃烧室的涡扇发动机实
际数据，为方便对比，将数据整理成加力比和耗油
率比的表格形式（表４）进行比较．由于加力比近
似等于加温比的平方根［１３］，图４（ａ）中加力比为

１．６时，加温比约为２．４５，近似符合经验关系得出
的加力比１．５６．但图４（ａ）中得出的耗油率比略小
于表４中的实际值，这由于计算时选用的部件效
率都是常数，与实际存在差异，而实际加力燃烧室
中，随着加温比的升高，加力燃烧室中氧质量分数
逐渐降低，所以燃烧效率会随温升增加而逐
渐降低．

表４　各发动机耗油率比与加力比实际值

Ｔａｂｌｅ　４　Ｔｈｒｕｓｔ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｆｕｅｌ　ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｔｈｒｕｓｔ　ｒａｔｉｏ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅｓ

Ｆ１００－ＰＷ１００ Ｆ１００－ＰＷ２２９ Ｆ１００－ＧＥ１００ Ｆ１００－ＧＥ４００ ＲＢ　１９９ ＡＬ－３１Φ

加力比 １．６２　 １．６３　 １．６５６　 １．５２３　 １．７５　 １．５８８

耗油率比 ２．９３　 ２．５５　 ２．６１　 ２．２５　 ３．４６　 ２．５５

２．２　加力比、耗油率比、热效率和循环效率
随马赫数变化

　　图５（ａ）是马赫数从０到２．５之间，分别带级
间燃烧室和加力燃烧室的发动机性能变化，级间
燃烧室加力比、耗油率比与加力燃烧室趋势相似，
随着马赫数增加，加力比增加，耗油率比减小，由
于级间燃烧室加入热量有限，所以级间燃烧室耗
油率比减小的趋势要慢．在地面起飞状态，带级间
燃烧室发动机（ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ　ｅｎ－
ｇｉｎｅ，简称ＩＴＢＥ）加力比与耗油率比是一样的，几

乎在亚声速飞行的整个阶段，带级间燃烧室发动
机比推的增加伴随着同样增比的耗油率．在超声
高速飞行时，带加力燃烧室的发动机加力比迅速
增加，说明加力燃烧室更适合在高马赫数时应用；
级间燃烧室因为加入的热量有限，其加力比不如
加力燃烧室，但Ｍａ＞１后，其加力比已经逐渐大
于耗油率比，表明超声速下带级间燃烧室的发动
机比在亚声速下飞行有利．图５（ａ）的计算结果和
文献［１３］中（即图５（ｂ））加力燃烧室加力比和耗
油率比随马赫数变化趋势一致．进一步验证了本

图５　加力比和耗油率比随马赫数变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｔｈｒｕｓｔ　ａｎｄ　ｔｈｒｕｓｔ　ｓｐｅｃｉｆｉｃ　ｆｕｅｌ　ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ　ｉｎｃｒｅａｓｅ　ｒａｔｉｏ　ｗｉｔｈ　Ｍａ
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文所用计算方法的准确性．
由图６（ａ）和图６（ｂ）可见：亚声速时，带级间

燃烧室发动机和常规发动机（ｂａｓｅ　ｅｎｇｉｎｅ，简称

ＢＥ）热效率近似，因为级间燃烧室加入的热量并
不像加力燃烧室全部热量排入大气，而是用来推
动低压涡轮做功，意味着在与主燃烧室相同的燃
烧效率下，引入级间燃烧室增加的循环功占加热
量的比重与只有主燃烧室的热力循环是一样的；
开加力燃烧室时发动机热效率最低．在超声速时，
进气道总压损失增加，常规发动机热效率逐渐降
低，而带级间燃烧室发动机因为新增的能量输出
给风扇，可以克服冲压损失，所以热效率在Ｍａ＞
１后逐渐高于常规发动机，这是带级间燃烧室发
动机在超声速飞行时优于常规发动机之处，加力
燃烧室则由于加入的能量都损失到大气中，所以

图６　热效率和推进效率随马赫数变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍｏ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ａｎｄ　ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ｗｉｔｈ　Ｍａ

尽管比推较高，但热效率、推进效率都较低；在整
个飞行区间，带级间燃烧室发动机因为推进效率
低，故总效率略低于常规发动机，而带加力燃烧室
发动机总效率最低．如果在理想循环下，随着马赫
数增加，进气道损失不变，体现不出超声速下不同
结构的发动机性能变化趋势．

２．３　比推和耗油率随总压比变化

图７中为巡航状态下，常规发动机与带级间
燃烧室发动机性能随总压比变化．总压比升高，主
燃烧室需要加入的燃料减少，比推降低，在一定范
围内耗油率降低，但更大范围内，比推减少速度更
快，使单位推力下的耗油率增加，而级间燃烧室因
为新加入了能量，推力可以在较大范围内维持不
变，而后缓慢降低，此时最低耗油率对应的总压比
相比常规发动机提前．虽然带级间燃烧室发动机
可以在较大压比范围内使比推不变，比常规发动
机优势明显，但耗油率比常规发动机增加更多，所
以在经济性上又限制着总压比的增加．这与理想
循环下的计算结果有较大差异．这种影响在超声
速飞行时更加显著，这也是理想循环分析中［１－６］认
为“级间燃烧室发动机在耗油率不变或增加较小
范围内，拓宽压气机总压比”的原因，即不考虑部
件损失时，随着总压比增加，耗油率近似不变．

图７　常规发动机与带级间燃烧室发动机性能随

总压比变化

Ｆｉｇ．７　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｏｆ　ｂａｓｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｎｄ　ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ

ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ　ｅｎｇｉｎｅ　ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｗｉｔｈ

ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

２．４　级间燃烧室燃烧效率分析

以上性能分析是在级间燃烧室与主燃烧室同
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表５　主燃烧室、级间燃烧室、加力燃烧室参数对比

Ｔａｂｌｅ　５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｍａｉｎ　ｂｕｒｎｅｒ，ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ，ａｎｄ　ａｆｔｅｒ　ｂｕｒｎｅｒ

主燃烧室 级间燃烧室 加力燃烧室 备注

进口总温／Ｋ　 ８６４　 １３１０　 ９６９ Ｆ１００－ＰＷ２２９

进口总压／Ｐａ　 ２９．４ｐ０ ８．８４ｐ０ ４．０４ｐ０ Ｆ１００－ＰＷ２２９

进口氧气质量分数 ０．２３　 ０．１３　 ０．１７６ Ｆ１００－ＰＷ２２９

进口流速／（ｍ／ｓ） １２０～１８０ 与加力燃烧室近似 ３５０～４５０ 文献［１３］

燃烧室长度／ｍｍ　 ３００～５００ ＜１５０　 １　０００～１　５００ 文献［１６］

燃烧效率 ０．９５～０．９９ 与加力燃烧室近似 ０．８５～０．９２ 文献［１３］

等燃烧效率（ηｃ）和总压恢复系数（ηｐ）的情况下进
行的，表５是在地面台架状态下的主燃烧室、级间
燃烧室、加力燃烧室进口前的气流参数对比，其中
总温、总压和氧气质量分数是在Ｆ１００－ＰＷ２２９参
数下的计算结果，燃烧室进口流速、燃烧室长度、
燃烧效率是备注中文献数据．由表５可知：与主燃
烧室和加力燃烧室相比，级间燃烧室比主燃烧室
总温高、比加力燃烧室总压高是有利于提高燃烧
效率的因素，但总温过高也使气体流速增大，并经
过高压涡轮加速，带有切向速度，与加力燃烧室扩
压段进口速度条件近似，如果采用扩压整流装置，
将限制级间燃烧室长度，另外由于氧化剂经过了
主燃烧室燃烧，所以氧气质量分数只有１３％，这
将减缓分子间的碰撞，降低化学反应速率，综合分
析，在级间燃烧室长度有限时，其燃烧效率和总压
损失介于主燃烧室和加力燃烧室之间，更接近于
甚至低于加力燃烧室．如果循环分析中考虑这些
因素，则带级间燃烧室的发动机性能将进一步降
低．如果三个燃烧室共用［３］，则加力燃烧室进口流
速更大，氧气质量分数更低，发动机尺寸也增大，
也许将得不偿失．图８是在级间燃烧室燃烧效率

９２％，总压恢复系数９１％（与加力燃烧室参数相
同）时，与图７在相同参数下的计算结果（图中，

ＩＴＢＥ′表示带级间燃烧室发动机在ηｃ＝９２％，ηｐ
＝９１％下的结果；ＩＴＢＥ表示带级间燃烧室发动
机在ηｃ＝９８％，ηｐ＝９７％下的结果）．级间燃烧室
燃烧效率降低时，比推较燃烧效率高时未有明显
改变，但耗油率却显著增加，这使带级间烧室发动
机性能进一步降低．

３　带级间燃烧室发动机参数优化

以上计算是在原发动机参数不变，直接增设

图８　不同ηｃ，ηｐ 下的带级间燃烧室发动机

与常规发动机性能对比

Ｆｉｇ．８　Ｂａｓｅ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｎｄ　ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ

ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔηｃ，ηｐ

级间燃烧室时的性能分析，但由于增设级间燃烧
室后低压涡轮进口总温增加，做功能力增强，则低
压涡轮落压比减小，混合器进口内外涵压力将不
匹配，导致混合损失增大．在总压比不变条件下，

需要通过增加涵道比，或者调节风扇与压气机增
压比分配来实现混合后损失最小．图９是在原总
压比下，常规发动机和优化后的带级间燃烧室发
动机的涵道比及对应的最佳风扇压比．图１０是在
每对匹配参数下计算得到的耗油率与比推关系．
综合两图可见，随着风扇压比增加，涵道比减小，

故经济性降低，耗油率和比推都在增加．经过调节
后由于压力匹配，相同风扇压比下耗油率并没有
比常规发动机增加，而比推略有增加．如：原参数

５８５
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下，风扇压比３．８，涵道比０．４，增设级间燃烧室后
涵道比增加为０．８５方可使压力匹配，此时耗油率
近似，比推增加１２．６％，但混排发动机的涵道比
不宜太大，理想的选择是稍微增加涵道比至

０．４８，对应的压比为４．４，此时耗油率比 Ｆ１００－
ＰＷ２２９原型机增加７％，比推增加３０％，因为是
在超声速巡航状态，故此时热效率略有提高，推进
效率降低，总效率与不采用级间燃烧室相近．图

１０的计算是在级间燃烧室与主燃烧室燃烧效率
相同时的计算结果，如果采用与加力燃烧室相同
的燃烧效率，比推近似不变，耗油率会有小幅度增

图９　涵道比及对应最佳风扇压比

Ｆｉｇ．９　Ｂｙｐａｓｓ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ　ｆａｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

图１０　参数优化后不同风扇压比下性能曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｕｎｄｅｒ　ｏｐｔｉｍｉｚｅｄ

ｆａｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

加．所以，在部件效率的提高受限于现有技术的情
况下，就需要设计高性能的级间燃烧室来提高燃
烧效率，并尽量减小总压损失．

４　结　论

１）保持发动机结构不变，带级间燃烧室发动
机Ｍａ＜１时经济性不如常规发动机，增力效果也
不明显，且比推增量与耗油率增量近似相同，总效
率低于常规发动机，故亚声速飞行时不宜用级间
燃烧室．如果在 Ｍａ＞１时使用级间燃烧室发动
机，热效率提高，但如果用于战斗机，其机动性能
不如加力燃烧室．适合的情况是用于除战斗机外
的军用机上，如攻击机、轰炸机、侦察机等，可以依
靠级间燃烧室实现飞机的超声速巡航能力．
随着总压比增高，带级间燃烧室发动机比推

在一定范围内保持不变，随后逐渐降低，耗油率随
着总压比增高先减小后增加，从经济性上限制着
总压比的增加．
２）对带级间燃烧室发动机进行参数优化以
后，保持核心机结构不变，通过增加涵道比或风扇
压比，原核心机可以拓展为不同推力等级的发动
机，而只需增加少量耗油率．
非理想循环下对带级间燃烧室发动机的分

析，虽然比理想循环时经济性降低，但在总增压比
受限于对叶轮机械内部复杂气体流动机理的认

知、部件效率受限于现有技术、增温比受限于涡轮
叶片耐热强度下，增设级间燃烧室依然是增加发
动机推力的有效方式．
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