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高温升燃烧室与双燃烧室发动机
性能对比分析

毛艳辉，杨金虎，刘存喜，穆　勇，刘富强，徐　纲
（中国科学院 工程热物理研究所，北京１００１９０）

摘　　　要：采用一维定常计算方法，考虑各种部件效率的影响，在双燃烧室发动机总增压比为３２，涡轮前

总温为１　９００Ｋ时，与高温升燃烧室涡轮前总温为２　４００Ｋ时进行了总体性能对比，并指出了双燃烧室结构发

动机２个燃烧室的热量分配方法．结果表明：温升同为１　４６３Ｋ时，高温升燃烧室发动机比双燃烧室发动机单

位推力高２．７％，耗油率低３．８％．双燃烧室结构发动机更有利克服超声速下的冲压损失，Ｍａ大于１．５之后，

增力比大于高温升燃烧室发动机．
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　　为了研制推质比为１２以上的军用航空发动
机，Ｇｅｎｅｒａｌ　Ｅｌｅｃｔｒｉｃ（ＧＥ）公司在１９８５年就开始

了对高温升燃烧室（ｈｉｇｈ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒｉｓｅ　ｃｏｍ－
ｂｕｓｔｏｒ，ＨＴＲＣ）的研制［１］，但很多细节并未对外
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公开［２］；近年国内很多单位对高温升燃烧室进行
了试验研究［３－６］；公认的高温升燃烧室的研制难点
主要有以下：①如何以较常规燃烧室（ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ
ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ，ＴＣ）少的空气量冷却更高壁温的火焰
筒；②耐２　４００Ｋ高温的涡轮叶片材料的研制；③
如何在与常规燃烧室相同长度的火焰筒内，组织
完成更高当量比的混合物完全、稳定燃烧．１９９７
年，加州大学［７］对高低压涡轮间增设级间燃烧室
（ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ，ＩＴＢ）的航空发动机
进行了性能分析，认为增加级间燃烧室后，这种双
燃烧室发动机［８］（ｔｗｏ－ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｅｎｇｉｎｅ，ＴＣＥ）可
以在略微增加耗油率情况下，提高发动机单位推
力２０％～５０％ ［９］，国内外很多单位对ＩＴＢ表现
出的优良性能进行了总体分析［１０－１１］，美国空军实
验室针对ＩＴＢ的特点设计了一种超紧凑燃烧室
（ｕｌｔｒａ　ｃｏｍｐａｃｔ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ，ＵＣＣ）［１２－１３］，迄今进行
了１０多年的研究［１４］．
高温升燃烧室的温升约从１　０００Ｋ 加热至

２　４００Ｋ，实现约１　４００Ｋ的温升［２］，目前常规燃烧
室大致温升约９５０Ｋ，增设级间燃烧室后，再加入
部分燃料可实现与高温升燃烧室相近的温升．而
将加热量分散到２个燃烧室，带来的益处是：①可
以降低每个燃烧室的最高温度，延长燃烧室和涡
轮寿命；②无需使用新型的耐更高温度的涡轮叶
片和燃烧室材料．带来的额外工作是：①增加一套
供油及控制系统；②需要重新设计低压涡轮以满
足功率的重新分配．但燃气轮机的性能的提高，必
须在提高涡轮前温度的同时相应地提高发动机的

总增压比，根据半个世纪来航空发动机总增压比
的发展，１９８７ 年 ＣＦＭ５６ 的总增压比已达到

３６［１５］，至今少有新型涡扇发动机压比超过３６，因
为现有技术条件下，总增压比越高，压气机喘振的
裕度越小，所以发动机总体性能的提高除了燃烧
室温升外还要考虑压气机技术限制，否则发动机
的耗油率和单位推力将顾此失彼．
由于对带ＩＴＢ的双燃烧室发动机的总体性

能有过较多文献研究［７－１１］，本文不再重复分析，重
点集中在定量分析高温升燃烧室发动机和双燃烧

室的发动机在现有压比条件下，同等耗油率和同
温升时，设计点状态下发动机的性能差额，并分析
带级间燃烧室发动机２个燃烧室的能量分配问
题．此外，由于Ｃｈｅｎ等［１６］曾从热力循环的角度分
析过航空燃机和地面燃机增设ＩＴＢ后，涡轮冷却
气量对循环净功和热效率的影响，认为地面燃机
增设ＩＴＢ后，性能有很大提升，但航空燃机却收

效甚微，所以本文在计算时加入了涡轮冷却用气，

希望得到更准确的计算结果．

１　计算方法及验证

按照文献［１７］提供的一维定常流动计算方

法，该方法假设：①工作气体为理想气体，是一维
定常流动；②采用分段定比热容方法，即气流在压
气机、燃烧室、内外涵混合器根据平均温度采用不
同比热容；③尾喷管出口气体完全膨胀．进气道损
失、风扇、压气机、高压涡轮、低压涡轮、燃烧室、混
合器、尾喷管的部件效率和高、低压涡轮的冷却引
气、飞行引气等参数按照文献［１７］设置．文献［１７］

中提供了常规燃烧室发动机总体性能的计算公

式，高温升燃烧室发动机部件与常规燃烧室发动
机相同，所以计算公式也相同，不同之处在于：①
高温升燃烧室温升较高，燃烧需要的空气量也增
多，则供高、低压涡轮使用的冷却空气量减少；②
高温升燃烧室由于燃气温度较高，燃气组分在高
温下的离解将降低燃烧效率；③燃烧室内温度和
空气量的增加将加大燃烧室内气流速度，气流经
过旋流器及与二次通道空气掺混过程的总压损失

将增加．根据文献［２］，高温燃气离解将使燃烧效
率降低０．３％，而目前文献中对高温升燃烧室总
压损失和涡轮冷却气量的数据研究较少，本文暂
取高温升燃烧室的总压恢复系数和涡轮冷却气较

常规燃烧室减少０．５％．对于双燃烧室发动机，图

１为增设级间燃烧室后发动机的简化模型，图中

０～９数字表示各部件的截面划分；δ１，δ２ 表示高、

低压涡轮冷却气；β表示飞行引气；ＦＡＮ表示风
扇；ＨＰＣ（ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ）表示高压压
气机；ＭＢ（ｍａｉｎ　ｂｕｒｎｅｒ）表示主燃烧室；ＨＰＴ
（ｈｉｇｈ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ）表示高压涡轮；ＩＴＢ（ｉｎ－
ｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ）表示级间燃烧室；ＬＰＴ
（ｌｏｗ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ）表示低压涡轮；Ｍ（ｍｉｘｅｒ）

表示混合器；ＡＢ（ａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒ）表示加力燃烧室；

ＮＯＺ（ｎｏｚｚｌｅ）表示尾喷管．截面４．５前的性能计
算公式与常规燃烧室发动机一致，但由于级间燃
烧室加入了新的燃料，就改变了原油气比的计算
公式，之后各截面的质量流量也要加入级间燃烧
室内燃料质量，式（１）～式（２）为双燃烧室发动机
油气比的计算公式［１８］，式（３）～式（５）为总体性能

计算中常用的发动机性能评价指标单位推力、耗
油率、热效率的计算公式．
级间燃烧室内油气比

４７６
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ｆｉｔｂ＝ １＋ｆ
·（１－β－δ１－δ２）
１－β－δ［ ］２

·

ｃｐ，４．８Ｔ４．８－ｃｐ，４．５Ｔ４．５
ηｉｔｂＨｆ－ｃｐ，４．８Ｔ４．（ ）８

（１）

　　总油气比

ｆｔｏｔ＝
ｆ·（１－β－δ１－δ２）＋ｆｉｔｂ·（１－β－δ２）

１＋Ｂ
（２）

　　单位推力

Ｆｓ＝Ｗ９ｕ９－Ｗ０ｕ０
Ｗ０

（３）

　　耗油率

Ｒｓｆｃ＝ｆｔｏｔＦｓ
（４）

　　热效率

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

（５）

其中ｆ为主燃烧室油气比，ｃｐ 为比定压热容，ｕ为气
流速度，Ｆｓ为单位推力，ηｉｔｂ为级间燃烧室燃烧效率，

Ｈｆ为燃油热值，Ｂ为涵道比，Ｗ 为各截面质量流量，
下标数字表示所处截面位置，下标ｆ表示燃料．

图１　航空发动机增设级间燃烧室后模型及截面划分

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ　ｏｆ　ａｅｒｏ　ｅｎｇｉｎｅ　ａｆｔｅｒ　ａｄｄｉｎｇ　ｉｎｔｅｒ－ｓｔａｇｅ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｂｕｒｎｅｒ

　　为了对模型进行验证，分别计算了发动机性
能随涡轮前温度和飞行马赫数变化的曲线并与文

献［１７，１９］对比，后文中在高温升燃烧室发动机和
双燃烧室发动机的性能计算中将用到此类曲线

图，图２（ａ）中，列出了涵道比为４和涵道比为０

的发动机在不同涡轮前温度时单位推力Ｆｓ 和耗
油率Ｒｓｆｃ变化情况，计算模型的结果图２（ｂ）与文
献［１７］的图２（ａ）在趋势上非常一致，但可能由于
部件效率选取不同，耗油率和单位推力略高于
算例．

图２　单位推力和耗油率随涡轮前温度变化

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｆｓａｎｄ　Ｒｓｆｃｗｉｔｈ　ｔｕｒｂｉｎｅ　ｉｎｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
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　　图３验证了加力比和耗油率比随马赫数变化
情况（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
即为耗油率比［１９］），模型计算结果图３（ｂ）与文献
［１９］的图３（ａ）吻合比较好．这些验证说明本文的
计算方法是可靠的．

图３　加力比和耗油率比随马赫数变化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　Ｆｓｉｎｃｒｅａｓｅ　ｒａｔｉｏ　ａｎｄ　Ｒｓｆｃ
ｉｎｃｒｅａｓｅ　ｒａｔｉｏ　ｗｉｔｈ　Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ

２　结果分析

考虑到采用高温升燃烧室和双燃烧室后发动

机性能的提升，故计算时选取Ｍａ＝１．６作为巡航
设计点，飞行高度为１１ｋｍ．现有发动机 Ｆ１００－
ＰＷ２２９中，总增压比为３２，涡轮前温度为１　７５５
Ｋ，涵道比为０．４，Ｆ１２０总增压比为２５，涡轮前总
温为１　９５０Ｋ，涵道比为０．２，选取其中较大值作为
计算的发动机参数：总增压比为３２，主燃烧室出
口总温为１９００Ｋ，级间燃烧室出口总温为１　９００Ｋ，

高温升燃烧室出口温度为２　３００Ｋ，涵道比为０．４．

２．１　不同温升时单位推力、耗油率、热效率对比

图４中，固定燃烧室出口温度不变，通过改变
风扇压比，调节低压涡轮输出功改变级间燃烧室
温升，表１依次对应风扇压比Ｒｆｐ（ｆａｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｒａｔｉｏ，ＦＰＲ）、总增压比Ｒｏｐ（ｏｖｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ，

ＯＰＲ）、高温升燃烧室温升ΔＴｈｔｒｃ、双燃烧室温升

ΔＴｔｃ．由图可见：高温升燃烧室发动机（ｈｉｇｈ　ｔｅｍ－
ｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒｉｓｅ　ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｅｎｇｉｎｅ，ＨＴＲＣＥ）最佳风
扇压比为２，双燃烧室发动机（ｔｗｏ－ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｅｎ－
ｇｉｎｅ，ＴＣＥ）最佳风扇压比在３．６，常规发动机
（ｂａｓｅ　ｅｎｇｉｎｅ，ＢＥ）的最佳风扇压比约为１．２．该图
说明：①由于高温升燃烧室加入了较多能量，所以
较常规发动机的最佳风扇压比增加，总增压比也
增加，常规核心机改造成高温升燃烧室发动机后
需要相应增加风扇压比和总增压比；②双燃烧室
发动机由于级间燃烧室加入了燃料，出口温度提
高，做同样的功涡轮的膨胀比减小，所以双燃烧室
发动机最佳风扇压比高于高温升燃烧室发动机，
且最佳风扇压比范围较宽，单位推力也降低缓慢，
双燃烧室发动机比高温升燃烧室发动机具有更宽

的总增压比范围；③由于双燃烧室发动机多了一
个燃烧室，不可逆损失增加，故耗油率总是略高于
高温升燃烧室发动机；④高温升燃烧室和双燃烧
室在相同温升（１　４６３Ｋ）时，同参数下的高温升燃
烧室发动机比双燃烧室发动机单位推力高２．７％，
耗油率低３．８％．设计时为了提高热效率，一般
选取一个总增压比较高的值，现有条件下可以
选取到３６，但图中显示总增压比为３０之后双燃
烧室发动机的单位推力逐渐大于高温升燃烧室

发动机，总增压比为３８．４时，双燃烧室发动机
耗油率比高温升燃烧室发动机高５．５％，单位推
力比高温升燃烧室发动机高１．４％，可见双燃烧
室发动机虽然单位推力增加，耗油率却增加更多，
其优势并不明显，但相比常规发动机，两者均优势
明显．
图５显示高温升燃烧室发动机热效率最高，

双燃烧室发动机随风扇压比增加，热效率逐渐高
于常规发动机，因为风扇压比较低时，相当于ＩＴＢ
产生的热量少，几乎没有对低压涡轮做功，且由于

ＩＴＢ带来不可逆损失的影响，反而降低了热效率．
高温升燃烧室发动机热效率高是因为：虽然在理
想的布雷顿循环下，提高涡轮前总温无法提高热
效率，但是在考虑不可逆损失后，增温比增加能减

６７６
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图４　不同风扇压比时的各发动机性能对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｆａｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏｓ

表１　风扇压比对应的总压比、高温升

燃烧室温升、双燃烧室总温升

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ　ｏｖｅｒ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ，

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｒｉｓｅ　ｏｆ　ＨＴＲＣ　ａｎｄ　ＴＣ　ｔｏ

ｆａｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒａｔｉｏ

Ｒｆｐ Ｒｏｐ ΔＴｈｔｒｃ／Ｋ ΔＴｔｃ／Ｋ

１．２　 ９．６　 １　６３１　 １　５７１

１．６　 １２．８　 １　５６５　 １　５３０

２　 １６　 １　５１０　 １　４９５

２．４　 １９．２　 １　４６３　 １　４６６

２．８　 ２２．４　 １　４２１　 １　４３９

３．２　 ２５．６　 １　３８３　 １　４１６

３．６　 ２８．８　 １　３４８　 １　３９４

４　 ３２　 １　３１６　 １　３７４

４．４　 ３５．２　 １　２８６　 １　３５６

４．８　 ３８．４　 １　２５８　 １　３３８

５．２　 ４１．６　 １　２３２　 １　３２２

５．６　 ４４．８　 １　２０７　 １　３０６

小不可逆损失对总体性能的影响，所以实际循环
中热效率会随着增温比增加而升高．

图５　各发动机热效率对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅｒｍｏ　ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ　ａｍｏｎｇ　ｏｆ

ＩＴＢ，ＨＴＲＣ，ＴＣ　ｅｎｇｉｎｅ

２．２　双燃烧室发动机与高温升燃烧室发动机
性能对比及热量分配

　　固定双燃烧室发动机的主燃烧室（ｍａｉｎ
ｂｕｒｎｅｒ，ＭＢ）温度为１　９００Ｋ，级间燃烧室温度从

１　３００Ｋ变化至２　５００Ｋ，得到单位推力和耗油率的
变化曲线如图６中三角形标志所示，随ＩＴＢ温度
升高，耗油率和单位推力增加．固定级间燃烧室温
度为１　９００Ｋ，主燃烧室温度从１　３００Ｋ至２　５００Ｋ

７７６
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变化时，得到单位推力和耗油率的变化曲线如图

６中四边形标志所示，随着主燃烧室出口温度时，
单位推力增加，耗油率降低，但主燃烧室温度最高
只能增加到２　２００Ｋ，因为此时高压涡轮出口温度
与ＩＴＢ出口设定温度接近，此时耗油率最低，单
位推力最大，双燃烧室发动机温升为１　３９２Ｋ，接
近但略逊于高温升燃烧室发动机温升为１　４１７Ｋ
时的性能（此时高温升燃烧室出口温度为２　４００
Ｋ）．图６中，高温升燃烧室发动机存在一个最经
济温度值，使耗油率最低．因为当涡轮前温度很低
时，燃烧室热量产生的推力仅能够克服气流阻力，
所以耗油率很大，随着涡轮前总温Ｔ４ 增高，单位
推力逐渐增大，耗油率开始减小，但单位推力增加
的没有燃料增加的快，因为Ｆｓ∝Ｔ４１／２，ｆｔｏｔ∝Ｔ４，
所以耗油率必然存在一个最小值，此后耗油率增
加的速度将逐渐大于单位推力增加的速度，所以
就从经济性上限制了高温升燃烧室的最高温度．
在总增压比３２时，最经济的涡轮前温度为１　７００
Ｋ 左右．如果设计涡轮进口总温为１　９００Ｋ，即

ＨＴＲＣ和ＩＴＢ，ＭＢ同时在横坐标１　９００Ｋ点，此
时双燃烧室发动机的耗油率高于高温升燃烧室发

动机１０．３％，单位推力高３２．２％，此时高温升燃
烧室为一个常规燃烧室．如果设计 ＨＴＲＣ的涡轮
进口总温为２　３００Ｋ，高温升燃烧室耗油率比常规
发动机（涡轮前温度为１　９００Ｋ）增加４．６％，单位
推力增加３１．７％．

图６　发动机性能随燃烧室出口温度变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｗｉｔｈ

ｃｏｍｂｕｓｔｏｒ　ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

为进一步对带ＩＴＢ发动机的两个燃烧室能

量分配进行比较，计算了 ＭＢ和ＩＴＢ分别固定在

１８００Ｋ与１９００Ｋ时，ＩＴＢ和ＭＢ温度在１３００Ｋ～
２　４００Ｋ区间内的单位推力和耗油率，并比较了表

２中四个状态 Ａ、状态Ｂ、状态Ｃ、状态Ｄ下的发
动机性能，Ｆｓ，Ａ，Ｆｓ，Ｂ，Ｆｓ，Ｃ，Ｆｓ，Ｄ为四状态各自对应
的单位推力，Ｒｓｆｃ，Ａ，Ｒｓｆｃ，Ｂ，Ｒｓｆｃ，Ｃ，Ｒｓｆｃ，Ｄ为对应的耗
油率，图７为总体性能曲线，由图可知，Ｒｓｆｃ，Ａ与

Ｒｓｆｃ，Ｂ的耗油率相同，Ｒｓｆｃ，Ｃ与Ｒｓｆｃ，Ｄ的耗油率相同，
虽然状态Ｂ和状态Ｄ燃烧室出口温度相反布置，
但状态Ｄ的单位推力Ｆｓ，Ｄ却高于状态 Ｂ的单位
推力Ｆｓ，Ｂ，状态Ｃ点的单位推力Ｆｓ，Ｃ最高，甚至高
于状态Ａ的Ｆｓ，Ａ（状态 Ａ中主燃烧室出口温度

２　１００Ｋ），由计算知：因为总增压比相同，状态 Ａ
与状态Ｃ主燃烧室进口温度均为９８３Ｋ，状态 Ａ
主燃烧室温升１　１１７Ｋ，状态Ｃ主燃烧室温升９１７
Ｋ，经过高压涡轮做功后，状态Ａ的高压涡轮出口
温度为１　６２８Ｋ，状态Ｃ的高压涡轮出口温度为

１　４３５Ｋ，但状态Ｃ的级间燃烧室被加热到１　９６０
Ｋ，状态Ａ被加热到１　９００Ｋ，做同样的涡轮功，状
态Ｃ的尾喷管温度高，速度大，所以状态Ｃ的单
位推力高，单位推力比状态Ａ点高１％，耗油率增
加３．２％．可见带级间燃烧室的发动机，决定其单
位推力大小的是级间燃烧室的出口温度，而与主
燃烧室的出口温度没有关系，如果同时提高主燃
烧室的出口温度，可以降低耗油率．

表２　Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ各状态对应的 ＭＢ与ＩＴＢ出口温度

Ｔａｂｌｅ　１　ＩＴＢ，ＭＢ　ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ　ｏｆ　Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ

状态Ａ 状态Ｂ 状态Ｃ 状态Ｄ

Ｔｍｂ／Ｋ　 ２　１００　 １　９００　 １　９００　 １　８００

Ｔｉｔｂ／Ｋ　 １　９００　 １　８００　 １　９６０　 １　９００

２．３　ＨＴＲＣ发动机与ＩＴＢ发动机性能随马赫数
变化比较

　　图８是不同马赫数下飞行时，两种发动机的
增力比、耗油率比的计算，增力比是使用高温升燃
烧室或级间燃烧室后的单位推力与用常规燃烧室

时单位推力之比，对应的耗油率之比为耗油率比，

计算参数为：总增压比为３２，风扇压比为３．８，涵
道比为０．４，常规发动机出口温度为１　９００Ｋ，双燃
烧室发动机 ＭＢ出口温度为１　９００Ｋ，ＩＴＢ出口温
度为１　９００Ｋ，ＨＴＲＣ出口温度为２　３００Ｋ．图中所
示双燃烧室发动机（ＴＣＥ）的耗油率比一直略高
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图７　主燃烧室与级间燃烧室不同出口温度时发动机性能对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｉｏｎ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｂｅｔｗｅｅｎ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ＩＴＢ／ＭＢ　ｏｕｔｌｅｔ　ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

于高温升燃烧室发动机（ＨＴＲＣＥ），这是由于增
加一个燃烧室后不可逆损失的影响．双燃烧室发
动机增力比在亚声速时低于高温升燃烧室发动

机，Ｍａ＞１．５之后，增力比大于高温升燃烧室发
动机，说明双燃烧室发动机和高温升燃烧室发动
机更适合在超声速下飞行，但双燃烧室发动机则
可以更好地发挥级间燃烧室的优势，减小冲压损
失的影响，适合在更高马赫数下飞行．

图８　不同马赫数下发动机性能变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎ　ｏｆ　ｅｎｇｉｎｅ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ　ｗｉｔｈ　Ｍａ

３　结　论

本文得出了在算例中发动机参数下一些定量

的结论：

１）相同温升１　４６３Ｋ时，高温升燃烧室发动
机比双燃烧室发动机单位推力高２．７％，耗油率
低３．８％．高温升燃烧室发动机比常规发动机耗
油率高４．６％，单位推力增加３１．７％，双燃烧室发
动机耗油率比常规发动机高１０．３％，单位推力高

３２．２％．
２）总增压比为３０之后，双燃烧室发动机单
位推力开始大于高温升燃烧室发动机；总增压比
为３８．４时双燃烧室发动机的耗油率大于高温升
燃烧室发动机５．５％，单位推力大于高温升燃烧
室发动机１．４％，双燃烧室发动机优势并不明显．
３）Ｍａ＜１．５，高温升燃烧室发动机单位推力
和耗油率都优于双燃烧室发动机；２．０＞Ｍａ＞
１．５，两者单位推力相近；Ｍａ＞２．０，双燃烧室发动
机性能优于高温升燃烧室发动机．
也得到了关于高温升燃烧室发动机与双燃烧

室发动机一些通用性的结论：

１）在燃烧室出口温度超过最经济温度之后，
耗油率增加速度将逐渐大于单位推力增加速度，
从经济性上限制着高温升燃烧室温升的提高．
２）增设级间燃烧室后，可以适当降低主燃烧
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室温度，只需要保证ＩＴＢ出口温度较高，即可有
较高的单位推力，但耗油率也会增加．
３）现有总增压比和涡轮耐热温度下，可以实
现双燃烧室发动机结构，以降低 ＮＯｘ，增加单位
推力．
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