
第 38卷 第 5期 

2012年 10月 

航空发动机 

Aeroengine 

V01I38 No．5 

0et．2012 

航空发动机新型补燃增推燃烧室的现状与发展 

梁春华，杨东丹，刘红霞，尚守堂 

(中航工业沈阳发动机设计研究所，沈阳 1 10015) 

梁春华(1968)，男 ，工程硕士 ，自然 

科学研究员 ，主要从事航空发动机和航 

改燃气轮机情报研究工作。 

收稿 日期：2012—06—19 

摘要：涡轮后框架一体化加力燃烧室(简称涡轮后框架燃烧室)和涡轮间燃烧室均是 

为了提高推进效率和降低耗油率而新近开发和验证的 2种先进补燃增推燃烧室。综述了 

2种燃烧室的基本结构、研制背景、发展历程和目前研究进展，总结了从众多研究中获得 

的这 2种燃烧室相对常规结构的性能特点，如涡轮后框架燃烧室结构紧凑，流体损失小， 

结构耐久性好；涡轮间燃烧室推进效率高，热效率高。还指示了这 2种燃烧室的发展趋势。 
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Aeroengine 
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Abstract：Integrated turbine rear frame afterburner and Inter—stage Turbine Burner 

(ITB)are advanced augmented burners reeendy developed and demonstrated in order to 

improve propulsive efficiency and reduce specific fuel consumption．Their basic structures，development background and progress and 

current state burners were overviewed．The results obtained from the issued documents show that the performance characteristics with 

compact structure，low flow loss and high endurance are demonstrated for integrated turbine rear frame afterburner and the performance 

characteristics with high thrust and thermal efficiency are demonstrated for ITB．Their future trend are forecasted． 
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0 引言 

实现推进效率最大化和耗油率最小化是航空涡 

轮喷气发动机不断追求的目标。常规航空涡轮喷气发 

动机通过主燃烧室后的燃气中还有部分氧气可供燃 

烧，研究人员一直尝试开发和验证利用这些燃气继续 

燃烧的补燃增推燃烧室(或称第 2燃烧室)。其工作原 

理是利用涡轮后燃气还可供燃烧和涡轮后温度还可 

提高的潜力，通过适当方式在适当空间实现燃油的供 

给、雾化、蒸发及与空气混合和燃烧，以提高发动机的 

循环功，进而增大发动机的推力。 

最早的典型补燃增推燃烧室——加力燃烧室，于 

1944年应用于德国研制的JUMO一004E发动机上 ，经 

过不断地改进和完善，目前已经成为战斗机发动机的 

重要组成部分。但是，由于其存在耗油率增加速度太 

快而不能长时间使用等明显缺点，其应用范围与使用 

受到明显限制。 

本文重点阐述与分析了涡轮后框架燃烧室(一体 

化加力燃烧室)和涡轮问燃烧室 (ITB，Inter Turbine 

Burner)等补燃增推燃烧室的发展和特点。涡轮间燃 

烧室在油耗保持较低或增加不多的情况下增大推力， 

以及通过调节风扇压比、压气机压比和涵道比等设计 

参数提高发动机总体性能，为进行航空发动机先进技 

术研究提供参考和借鉴。 

1 涡轮后框架燃烧室 

涡轮后框架燃烧室是为解决常规加力燃烧室高 

温下燃油白燃、火焰稳定器与喷油装置耐久性、发动 

机隐身等问题而提出的先进加力燃烧室方案，采用涡 

轮后框架与传统加力燃烧室一体化设计。其主要特征 

是将涡轮排气框架的整流支板与加力火焰稳定器进 

行一体化设计，如图l所示【ll。整流支板的外表面按流 
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线型设计，以减小冷态压力损失；内部安置燃油管路， 

并通过外涵气体进行冷却。加力燃油喷射和火焰稳定 

采用“近配合”技术设计，燃油从火焰稳定器侧面喷人 

到核心流中，利用火焰稳定器后突扩形成的回流区稳 

定火焰 ；同时在火焰稳定器侧面燃油喷嘴前方开气 

孔，利用外涵气体对内涵核心流的堵塞形成 1个低速 

区，以便加大燃油穿透深度。 

外涵气一 ／F l 1 1 器 横截面 
图 1 涡轮后框架燃烧室 

其技术优势：(1)取消了常规加力燃烧室的火焰 

稳定器和喷油装置，大大减小了流体损失，使加力燃 

油的供给、雾化、蒸发及内外涵进入加力的燃气与空 

气的混合、稳定、燃烧等极为合理，有效缩短了加力燃 

烧室长度，使结构更加紧凑；(2)引外涵空气冷却整流 

支板、火焰稳定器和燃油管路，有效地提高了其结构 

耐久性，降低了红外辐射信号强度。为此，美国PW和 

GE公司、中国沈阳发动机设计研究所等研究了几种 

不同形式的涡轮后框架燃烧室方案。 

PW公司的方案是在喷油装置和稳定器一体化 

设计的基础上提出的，如图2所示[21。其主要特征是在 

轴向延长涡轮排气机匣，以在整流支板中安置油管和 

外涵气体管路。工作时，高压空气从涡轮支板上的小 

孔中垂直于主流喷出，并在支板后形成回流区；燃油 

通过涡轮支板内喷嘴孑L喷人该回流区中，进行稳定燃 

烧。整流支板外表面按流线型设计，以减小冷态压力 

损失。此外，其涡轮排气锥体尾部采用突扩结构，初步 

分析其目的是利用锥体突扩区域产生的大尺度旋涡 

稳定和传播火焰。从相关文献可以推断，该方案已经 

应用于 Fl19和 F135发动机上，并在 VAATE研究计 

划中的验证发动机上进一步完善。 

一 ◎ 
图 2 PW 公司的涡轮后框架燃烧室方案 

GE公司涡轮后框架燃烧室的研究思路与PW公 

司的相似，均利用涡轮排气机匣整流支板组织燃烧 。 

其在整流支板表面和加力燃烧室内、外涵分隔壁面均 

设置了凹腔，表面有喷油孔，并采用凹腔稳定火焰。 

GE公司涡轮后框架燃烧室方案如图 3所示。 

图3 GE公司的涡轮后框架燃烧室方案 

沈阳发动机设计研究所(SEDRI)设计的涡轮后框 

架燃烧室如图4所示 。其火焰稳定器系统采用径向 

整流支板 ／稳定器与内、外涵之间的壁式火焰稳定器 

的组合方案。径向整流支板除具有对低压涡轮出口气 

流的整流作用之外，还具有火焰稳定作用。壁式火焰 

稳定器采用类似于在 F1 10一GE一132发动机加力燃烧 

室上成功应用的结构，用于组织外涵气流燃烧[5／。这 

样，取消了流路中的钝体火焰稳定器 ，并将燃油喷杆 

整合到支板稳定器中，在保证燃烧性能的前提下，可 

以有效减小流动损失和降低壁温，并提高结构可靠 

性。该方案兼顾了对内、外涵气流的组织燃烧，也考虑 

了对热端部件的冷却。应用计算流体动力学软件对该 

方案模型进行的冷态和热态化学反应流场特性数值 

计算表明，径向支板稳定器和壁式稳定器能够有效地 

组织加力燃烧室内的燃烧，出口截面温度分布均匀 ， 

综合性能好。 

桶  

综上所述，针对支板造型、喷油稳定一体化、喷油 

雾化特性、凹腔稳定火焰等技术，航空技术先进发达 

国家均对涡轮后框架燃烧室开展了系统的技术研究 ， 

取得了重要的研究成果，已经进入工程应用阶段。需 

要开发和验证的主要关键技术：火焰稳定器和喷油装 

置一体化设计提高燃烧效率与降低减小总压损失技 
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术提高燃烧稳定性、结构和冷却技术高温高马赫数条 

件下燃油喷射，局部燃油分布对火焰稳定性的影响剪 

切层燃烧特性、稳定性 ／振动／紊流度对火焰传播的 

影响、设计方法和工具、发动机测量和诊断等。 

2 涡轮间燃烧室 

涡轮间燃烧室是 20世纪 90年代中后期逐步发 

展的新型补燃增推燃烧室，目的是在提高发动机的循 

环功率和耗油率增加较小的情况下使发动机推力显 

著增大。 

2．1 研制背景 

涡轮间燃烧室的萌芽——双燃烧室概念是在 

1948年由瑞士的 BBC Brown Boveri公司提出，并于 

1990年将其成功应用于 ABB公司的 GT24／GT26燃 

气轮机上[63。但是，由于对尺寸和质量的苛刻要求，这 

一 概念在很长时期没有应用于航空发动机领域。 

20世纪 90年代中期 ，Sirignano和 Liu 对航空 

涡轮喷气发动机进行热动力学分析得出在涡轮中增 

加燃烧室可以取得如下收益：(1)明显提高推进效率 

和热效率；(2)提高发动机性能；(3)减轻发动机质量； 

(4)在涡轮中可能发生混合放热化学反应。受此思想 

启发 ，Sirignano和 Liu于 1997年提出了涡轮燃烧室 

概念(Turbine Burner)，并通过简化模型对带有涡轮 

燃烧室的发动机进行了数值分析，初步验证了其性能 

增益。在对涡轮燃烧室进一步研究中发现，在转子内 

燃烧可以保持恒定温度，热力学效果最为理想，但其 

结构实现非常困难。为此，2人又探索研究并提出了 

比涡轮燃烧室概念容易实现的多级涡轮间燃烧室 

(M—ITB，Muhiple—Inter Turbine Burner)概念。其设计 

思想是将涡轮静子或导向叶片设计成燃烧室，当多个 

这样的涡轮级相连时，就构成所谓的多级连续再热的 

涡轮燃烧室。此后的研究工作主要集中在位于高压涡 

轮和低压涡轮之间过渡段的 1-ITB涡轮间燃烧室上。 

带涡轮间燃烧室的发动机和布雷顿循环如图 5所示。 

1 2 3 冷却流 

图5 带 ITB的涡扇发动机和布雷顿循环 

涡轮间燃烧室主要特征是在高压涡轮与低压涡 

轮间过渡通道的燃烧室中，燃油以近恒定压力(压力 

损失为进 口压力的 2％～4％)燃烧；一部分能量被转 

移用于驱动压气机和其他附件，以平衡燃油输入率和 

转移能量。其技术优势包括：(1)由于燃气压力比常规 

加力燃烧室的高，则其热效率更高；(2)由于只需在原 

有基础上稍作改进，对发动机的长度、质量和复杂性影 

响不大；(3)1个燃烧室不能工作时，另 1个燃烧室可继 

续工作，从而使发动机的可靠性大大提高。但是，其相 

应地需要增加燃油喷射系统、低压涡轮进口导向叶片 

采用更耐高温的材料和更高效的冷却、以及增加相应 

的控制系统，也使发动机长度增加、结构更复杂 ol。为 

此，涡轮间燃烧室方案及其关键技术研究广泛开展。 

2．2 方案验证 

Sirignano、Liu等I101、Liew、Urip等I111、李锋、张荣春 

等Il 31、骆广琦等【1 和潘旭等 9-22]，采用数值方法分 

析了压比、压气机效率、燃烧效率、涡轮效率、燃烧室 

出口温度和飞行状态等设计参数对不带和带涡轮间 

燃烧室的发动机单位推力、耗油率、NO 排放等循环参 

数的影响。结果表明，采用 ITB结构的发动机在油耗 

增大不多的情况下单位推力明显增大；飞行马赫数和 

压气机压比明显增大；随着压比、涵道比和飞行马赫 

数的增大，发动机性能明显提高；NO 排放量减少。 

Liew、Urip等[23-24]对带 ITB的分别排气双转子涡 

扇发动机的非设计点性能进行了分析，得到了与设计 

点性能相似的结论。Liew、Urip和 NASA格林研究中 

心的 Marek等阎对火焰稳定器的几何形状和位置对 

ITB燃烧稳定性的影响进行了 CFD数值研究，得到了 

火焰稳定性与流场特性非常依赖于雷诺数的结论 ，提 

出了在设计涡轮问燃烧室时必须考虑声波的建议。 

2．3 关键技术的开发与验证 

为了避免因采用 ITB结构使发动机尺寸加长、质 

量增大、未燃燃气在涡轮构件表面燃烧等问题 ，以美 

国空军研究试验室为主，由 Mississippi州大学、美国 

革新科学解法公司、Georgia 理工学院、Florida国际 

大学、Tennessee大学等参加的团队，探索并开发了新 

型高性能燃烧室——超紧凑燃烧室(UCC)。 

超紧凑燃烧室是基于 Lewis的在高 G一负荷下 

涡流能够提高燃烧速率的理论设计的 。其工作原理 

是沿涡轮导向叶片周向开有周向腔(CC)，作为主燃 

区，燃料和空气被射入该腔，并进行富油燃烧；与空腔 
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对齐在每片导向叶片上延伸至内的径向腔(RVC)，作 

为中间区用于猝熄；沿着导向叶片的前缘安放火焰稳 

定器，作为掺混区用于贫油燃烧，如图6所示。该方案 

能够使燃气在周向槽内(而不是常规的轴向)驻留更 

长的燃烧时间，使燃烧更充分。而且周向腔内的气流 

旋转流动，产生较高的离心加速度，提高燃气混合度， 

并缩短化学驻留时间。当燃烧产物在周向腔中反复回 

流时使火焰稳定。燃烧的中间产物由周向腔传至径向 

腔，并在径向腔中以减小的当量比继续燃烧。最后，燃 

烧产物穿过导向叶片前缘的极小的火焰稳定器(如果 

需要的话)，被尾流低压输送并分布到主气流中。 

图6 UCC／ITB结构 

采用 UCC设计可以省去压气机出口、涡轮进口 

和低压涡轮导向叶片以及过渡通道等许多零部件，大 

大缩短发动机长度并减轻质量。带有 UCC结构发动 

机和常规发动机的比较如图 7所示。 

一 一  
图 7 带与不带 UCC结构发动机 比较 

美 国空军研究试验室和美 国革新科学解法公 

司[27 l在美国空军研究试验室环境压力燃烧衍射设 

备上，针对燃油喷射方式、涡轮导向叶片设计、燃油喷 

射角等改进后的 UCC—ITB进行环境压力和高压试验 

和数值研究。结果表明：(1)在较宽工作范围内，燃烧 

效率达到 99％以上；(2)其与常规燃烧室相比，火焰 

长度缩短50％，热量释放率提高 1倍；(3)在常规燃 

烧室的2～3倍的负荷下，仍稳定高效地工作；(4)油 

气混合得到明显改善；(5)增大空腔负荷可改善 CO 

和 NO 的排放水平；(6)在相对较小的压降下能够稳 

定高效地燃烧；(7)提高空腔的 G一负荷可提高反应 

率，进而提高燃烧效率；(8)径向叶片腔(RVC)有效地 

将混合物从腔传输到主气流。从而初步证明了该燃烧 

系统有潜力应用于作为再热循环发动机的涡轮间燃 

烧室。 

在美国空军研究试验室高压燃烧试验设备上对 

高 G一负荷超紧凑燃烧室进行的高压试验表明：(1) 

在较宽工作范围内，燃烧效率为 95％～99％；(2)燃烧 

体积减小，燃烧负荷增大，具有良好的贫油熄火性能， 

使发动机尺寸减小和质量减轻；(3)UCC的燃烧效率 

提高且几乎不受燃烧负荷和燃油空气比的影响，可以 

在较小的燃油空气比和较高的燃烧负荷下工作；(4) 

随着 G一负荷的增加，NO 排放量减少。进一步证明 

了该燃烧系统应用于涡轮问的巨大潜力。 

美国空军技术大学的Anisko等I321对 UCC内部空 

腔与动向叶片的相互关系进行了研究，具体探讨了如 

何优化 UCC内部的导向叶片形状和尺寸，进一步缩 

短轴向槽的长度 ，从而减小体积，使槽体积的利用效 

率最高，并通过与 AFRL／PRTC之前设计结构的试验 

数据相比较，验证了其试验模型。 

美国空军研究试验室的 Sekar和密西西比州立 

大学的Thornburg等采用 FLUENT程序 ，在环境压力 

下研究了不同径向导叶、周向驻涡、几何形状周向槽、 

V型火焰稳定器、导向叶片缺口和倾斜结构对美国空 

军研究试验室的超紧凑燃烧室 ／涡轮间燃烧室特性 

的影响，并进行了 3D2相流 CFD分析。对曲线径向叶 

片槽结构的研究【， 结果表明，在高 G一负荷下其燃 

烧效率更高，优于直线径向叶片槽结构的，并且其周 

向槽燃烧产物与主气流的混合通过调整和优化喷气 

与喷油方案可以进一步加强，以改善涡轮间燃烧室出 

口的温度场和径向分布因子I35]。对在周向腔增加驻涡 

流的结构研究表明，增加驻涡流可以降低出口温度， 

并能够使出口温度分布更均匀[361。对不同几何形状周 

向槽的研究结果表明：(1)对于不同的涡流加强结构， 

周向槽内均可充分燃烧，具有较好的燃烧稳定性和较 

高的效率；(2)涡流加强结构不同，导致燃烧产物进入 

流过径向槽的主气流的径向传输速度不同，从而导致 

径向叶片槽下游的温度分布有较小不同；(3)不同的 

涡流器位置对出口温度分布影响较大；(4)周向槽侧 

壁涡流器对出口温度分布影响较小；(5)顶部涡流器 

对出口温度分布影响较大 。对 V型火焰稳定器的研 

究表明，其不仅能够产生旋涡，而且能够改变紊流特 

性和主空气流与周向槽之间的混合性能『381。增大导向 

叶片缺口，可以进一步提高 自由空气流的混合度和减 
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小燃烧室总阻力 。 

英国 Cranfield大学的 Lee、Singh等I4 1选用性能 

与 F100一PW一229发动机相当的 F100一EQ作为基准 

发动机，将带有 ITB结构的 F100一TCE作为目标发动 

机进行了性能研究。结果表明：(1)在耗油率稍微增大 

的情况下，发动机推进效率和热效率大大提高；(2)瞬 

态性能较好，能够在较短时间内增大或减小推力；(3) 

带有 ITB发动机的飞机具有较大的飞行包线，可以提 

高飞机的转弯速率，增强其机动性。 

总之，涡轮问燃烧室热效率高、油耗增加不大和 

NO 排放低的优势已经得到充分验证 ，但是还有很多 

详细的技术需要进一步开发和验证，距离实用应用还 

较为较远。 

3 结束语 

综上所述，作为补燃增推的涡轮后框架燃烧室技 

术已经发展得相对成熟，并已得到应用；涡轮间燃烧 

室的技术优势已经得到验证，并正在开发和验证其关 

键结构、性能和强度等技术。由于涡轮问燃烧室具有 

使发动机长度缩短、推进效率和热效率提高、NO 排 

放降低等优势，将成为未来高推重比发动机的关键技 

术之一 ，应该对其进一步深入研究和验证，加速其成 

熟和应用。 
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改善燃烧室的出口温度分布，但同时也导致火焰筒的 

贫油熄火特性变差； 

(3)在火焰筒总开孔面积不变的前提下，增大掺混 

孔的开孔面积有利于提高燃烧室的燃烧效率，改善燃 

烧室的出口温度分布，拓宽火焰筒的贫油熄火边界。 

研究表明：点火喷嘴特性的改变和大孔(尤其是 

掺混孔)射流空气流量的增加对于燃烧室性能的提高 

具有积极作用。本次试验中未测量火焰筒面积改变后 

的空气流量分配比例，试验也仅限于降压模拟状态。 

在后续研究中，火焰筒流量分配比例测量与燃烧室性 

能变化相应关系和在真实状态下的燃烧室性能试验 

将成为研究重点。 
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