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基于双旋流全环燃烧室的出口温度分布试验研究
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摘　　　  要：    以双旋流全环燃烧室为试验对象，分别在高温高压、高温中压和发动机整机条件下开展试验

研究。分别设计了带有环腔引气和模拟型喷嘴等模拟发动机边界条件的试验方案，并分析不同试验条件下

的出口温度分布规律。试验结果表明：中、高压试验条件下的出口温度分布规律基本一致，热点区域基本一

致；中压试验周向出口温度分布水平明显优于高压试验；高压试验温度分布曲线呈中心波峰形式，而中压试

验中心波峰形式不明显。设计的高压试验出口温度分布规律和数值更接近发动机整机测试结果，设计的中

压试验出口温度分布数值与高压试验相比存在一个比例系数，系数为 1.3～1.4。
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Experimental study on the outlet temperature distribution of
double swirler combustor
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Abstract:   The double swirler full  annual combustor was taken as the experiment object,  the outlet
temperature  distribution  under  different  experiment  conditions  was  compared  and  analyzed  under  high
temperature/high  pressure,  high  temperature/medium  pressure  and  engine  experiment  conditions.  The
experimental  schemes  with  annular  bleed  and  simulated  nozzle  were  designed  to  simulate  the  boundary
conditions  of  the  engine,  and  the  outlet  temperature  distribution  under  different  experimental  conditions
was analyzed. The experimental results showed that the outlet temperature distribution under the medium
and high pressure experimental conditions was basically the same, and the hot spot area was basically the
same; the outlet temperature distribution level of the middle pressure experiment was obviously better than
that of the high- pressure experiment; the temperature distribution curve of high-pressure experiment was
in the form of central peak, while that of medium pressure experiment was not obvious. The designed high-
pressure  experiment  outlet  temperature  distribution  law  and  value  were  closer  to  the  engine  experiment
results;  compared  with  the  high-pressure  experiment,  the  outlet  temperature  distribution  value  of  the
medium pressure experiment designed regularly had a proportional coefficient of 1.3—1.4.
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随着对航空发动机地深入研究逐渐发现热端

部件的耐温能力是发动机指标的重要参数之一。

对于燃烧室而言，决定其发展的主要因素已经不

是燃烧效率等性能参数，而是出口温度分布，它

直接影响热端部件的寿命[1-2]。目前出口温度分

布调试工作占比到整个燃烧室试验工作量的 60%-
80%[3-4]。因此，出口温度分布是主燃烧室发展和

研制上的关键问题之一。出口温度分布的均匀性

在高温升燃气轮机燃烧室中显得尤为重要[5-6]。

燃烧的特点是复杂而涉及面广，包括湍流流

动、化学反应动力学、两相流雾化蒸发混合等物

理过程、传热和辐射。特别是湍流和化学反应以

及与喷雾之间的交互作用复杂[6]。因此很难用单

纯的理论方法对其进行模拟或计算，也不能简单

地试验验证。在工程研制中出口温度分布更多地

是依赖试验结果进行设计和研究[7-9]。

lefebvre[10] 认为最大压力状态下进行出口温

度分布试验是非常有必要的，而且给出了试验应

该遵循的几个要点，如最大工况的进口温度、出

口温度和火焰筒参考速度等。金如山[11] 提出由

于设备上的限制，可进行降压力的全环形试验和

高压扇形段燃烧室试验。但这两种情况测出来的

出口温度分布都与高压力、高流量、全环形燃烧

室得出的结果不完全相同，需要找到换算关系。

在出口温度分布研究领域中，数值仿真方面，

Koupper等 [12-14] 采用了大涡模拟方法开展研究，

得出主流和冷却气流之间的混合关系影响出口温

度分布，但仅在三头部试验器上得到验证；Zhang、
Shang等 [15-16] 采用 RANS方法研究掺混孔对出口

温度分布的影响，得到了通过优化掺混孔排布和

设计改善出口温度分布的准则，但缺乏试验地进

一步验证；Tao等 [17] 利用数值模拟对一个 LPP燃

烧室的出口温度分布进行了研究，发现宽且短的

回流区能够有助于更均匀的温度分布，但同样也

缺少试验验证；莫妲等[18] 开展了基于三旋流燃烧

室模型的数值仿真研究，得到了和单头部试验结

果基本吻合的模拟方法，但同样缺乏全环燃烧室

的验证；郑顺等[19] 开展了中心分级燃烧室掺混孔

几何特性对出口温度分布的影响研究，得到了不

同几何特性、不同掺混空气穿透特性对出口温度

分布的影响，佐证了进行中压、高压试验对比研

究的必要性。在冷态试验方面，Ahmed、Elkady、

Liscinsky等[20-22] 采用了冷态流场通过 PIV试验测

量技术，得到了不同射流孔轴向位置及不同射流

比的旋流场，指出射流对燃烧区有较大的影响，

从而影响出口温度分布,但没有进行热态试验地

验证；王志超、梁志鹏等 [23-24]，基于三头部燃烧室

试验件进行了流场、油雾场、组份场测试，并在高

温高压下测量了不同火焰筒限制域的出口温度，

但没有在全环上进行验证。在热态试验方面，刘

凯、刘爱虢等[25-26] 基于单头部典型燃烧室模型试

验件，开展了掺混孔结构对出口温度分布影响的

研究，但鉴于单头部结构限制，温度和压力地限

制，其试验结构能否转化为全环试验数据尚需进

一步研究；刘重阳等 [27] 采用 TDLAT的技术以某

单管燃烧室为研究对象，得到了相对完整的温度

分布测试数据，但测量准确度距离工程应用还有

一定差距；Bacci、Liu等[28-29] 利用 PIV和热电偶的

测试方法基于三头部燃烧试验件，针对出口温度

分布进行了深入研究，发现了头部旋流器与出口

温度分布的对应关系；蔡文哲等[30] 也采用了三头

部试验件，对掺混孔对回流燃烧室出口温度分布

的影响进行了数值仿真和试验研究，得到了部分

掺混孔结构设计和优化准则，但都对试验过程中

的侧壁效应进行了处理或简化；陈忠良等[31] 以多

头部扇形试验件为研究对象并辅助数值仿真发现

试验件的壁面会影响出口温度分布的均匀性，这

种流场基于油气分布的差异会影响燃烧室方案地

分析和判断；邹运等[32] 在对高温升燃烧室进行研

究过程中，采用了以 5头部扇形试验件为基础的

全温中压燃烧试验平台，通过双铂铑电偶、铱铑

电偶和燃气分析多种测量方法，都发现了靠近壁

面的 2个头部出口温度分布与中心的头部有显著

的不同；杨思恒等[33] 采用了数值仿真加上试验的

研究方法对三头部中心分级燃烧室出口温度分布

进行研究，数值仿真和试验都表明，由于侧壁效

应地影响，三头部每一个头部的出口温度分布不

尽相同，以上试验结果进一步说明了多头部扇形

试验在出口温度分布研究方面存在的局限性，不

能通过多头部试验结果推导出全环试验结果，全

环燃烧室试验是最终方案选定的必经之路。何悟
[34] 在环形燃烧室出口温度场优化方法研究中，采

用了全温全压燃烧试验台，完成了多方案的优化

并验证达标，得到的全环燃烧室出口温度分布的
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基本云图，也与多头部的有显著不同，但没有涉

及中压、高压等试验对比，没有提及引气等细节

参数，没有系统的进行对比分析。

综上所述，目前出口温度分布方面多是集中

于数值仿真研究和单头部或多头部的试验验证。

而在工程研制过程中，更多地是关注全环燃烧室

在发动机要求的状态下出口温度分布特点。鉴于

燃烧的复杂性，数值仿真、单头部或多头部试验

简化了很多边界参数和试验前置条件，很难代表

全环试验结论，而较低成本和难度的部件全环试

验和整机条件下的对应关系还不明确，因此有必

要深入研究中压、高压部件全环试验和发动机整

机条件下的出口温度分布特点，建立相关规律和

联系。

本文以双旋流全环燃烧室为试验研究对象，

深入的开展出口温度分布试验方案研究，为保证

试验的有效性和真实性，设计了中压（进口压力

为 0.2～0.5 MPa）和高压（进口压力为 1.5～3.0 MPa）
的试验方案，并针对出口温度分布问题系统地对

比研究了该方案下中压、高压和发动机整机之间

的特点，发现了三者之间地区别和联系，分别得

到了工程研究中可用的中压、高压试验方案和相

互转化的规律和联系。 

1    试验系统、燃烧室模型及研究方案
 

1.1   试验系统

1） 中压试验系统：由进气、排气、冷却气、燃

油、冷却水、参数测量、数据采集等系统组成。

该设备的进气系统布置了直接加温器，能够精确

调节进入试验件的空气温度，在加温器的后面有

很长的直管段，保证了试验件进口空气温度和压

力的均匀；试验件上也有进气整流装置，能够满

足进口流场均匀性的要求。进口压力为 0.2～
0.5 MPa，进口温度可达 530 ℃，进口最大流量可

达 10 kg/s。出口温度测量段上，有 4支电偶均布

在转动装置上，每支电偶有 5个测点，测点按径向

等环面分布。试验时电偶摆动圆盘每转动 1.5°采
集一次温度场数据，总的采集点数为 900点,试验

设备原理图见图 1[35]，试验设备实物图见图 2。
2）  高压试验系统：由进气系统、排气系统、

冷气系统、引气系统、燃油系统、高低压水系统、

防护舱、测控系统、电气系统等组成。进口最高

压力可达 3 MPa，进口温度可达 530 ℃，进口最大

流量可达 50 kg/s。燃烧室进气温度通过加温发动

机换热及电加温器加温进行控制。试验件有一段

长直管前段和进气整流装置。试验为保证足够的

重复性。进行出口温度场测量时保证每一状态点

下获得 2组以上的可用数据（测量段摆盘正转与

反转分别记为 1组数据采集），2组采集燃烧室出

口平均温度偏差在 20 ℃ 以内可认定数据可用。

试验中，燃烧室进气压力、进气流量及内外环引

气流量的调节通过进气总阀、排气阀、内外环引

气阀和放气阀的协调控制来实现，确保试验状态

参数准确稳定。试验采用热电偶法测量燃烧室出

口温度分布。进行试验时，在旋转摆盘机构上布

置 2支 5点气冷B型双铂铑热电偶，测量范围为 0～
1 800 ℃，测量精度为 0.5%，电偶沿径向的 5个测

点满足等环面分布。参数采集时，摆盘顺时针（正

转）旋转 180°（顺气流方向看），转动间隔角度为

1.5°，测点总计 900点。试验设备原理图见图 3，
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1 直接加温器；2 标准空气流量计；3 进口补气管；4 电动阀门；

5 试验件；6 出口测量段；7 调压电动阀门；8 再热器；

9 排气消声装置。

图 1    燃烧室中压试验原理图[35]

Fig. 1    Schematic diagram of combustor medium pressure

experiment equipment[35]

 

图 2    燃烧室中压试验实物图

Fig. 2    Physical drawing of combustor medium pressure

experiment equipment
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试验设备实物图见图 4。
  

压缩空气 预热压缩空气

间接加温器排气装置

直接加温器

空气
流量计

间接加温器

排气阀

排气装置 安全舱 试验件

图 3    燃烧室高压试验原理图

Fig. 3    Schematic diagram of combustor high

pressure equipment

  

图 4    燃烧室高压试验实物图

Fig. 4    Physical drawing of combustor high pressure

experiment equipment
 

3） 发动机整机试验系统：由进气道、进气机

匣、前框架、核心机、转接段、后框架、尾喷口、

控制系统、空气系统、机械系统、外部结构、安装

系统等组成。试车步骤按照冷运转，慢车调试，

地面最大推力状态的稳态性能调试录取所要测取

的截面参数。本次试车在局部区域的涡轮叶片进

行了加密测量，得到了局部区域基本的温度分布。

试验测试原理图见图 5，出口温度测点位置见

图 6[36]。图中 t3、t4 分别为燃烧室进口、出口位置

的温度，p3、p4 分别为燃烧室出口位置的压力。
  

t3, p3
t4, p4

图 5    发动机试验原理图[36]

Fig. 5    Schematic diagram of engine experiment [36]
 

4） 其他：考虑出口温度分布只有在较高的燃

烧室出口温度条件下才影响热端部件的寿命和可

靠性，因此试验以发动机地面最大推力状态为典

型设计点，并至少再取设计点附近 2个状态进行

补充试验来验证试验结果的准确性和稳定性。中

压、高压和整机试验选取的油气比、进口温度和

进口马赫数完全一致，其中中压和高压试验采用

“降压模拟”方法，在保证燃烧室进口马赫数和油

气比不变的前提下，降低试验压力。高压试验压

力较高，采用了与整机试验完全一致的燃油喷嘴；

而中压试验压力较低，单独设计了模拟型喷嘴，

来保证中压试验“降压模拟”的准确性。

中压和高压试验出口温度的测量点轴向位置

与整机测点完全相同，由于没有高压涡轮导向叶

片的限制，采用了电偶摆盘，见图 7，周向和径向

测点进行了较大幅度的加密，全环总计 900个测

点。整机测试由于有高压涡轮导向叶片的限制，

测点加密程度有限，实际测点数量为 100点。
 
 

测温热电偶

图 7    热电偶实物图

Fig. 7    Diagram of the thermocouple
  

1.2   燃烧室模型

试验模型采用的基本形式为火焰筒头部为双

旋流结构的燃烧室，主要包括燃烧室内外机匣、

扩压器、火焰筒和燃油喷嘴。选取了两种试验模

型方案，其双旋流的结构形式一样，但整体的进

气流量和空气流量分配不同，是为了验证中压和

高压试验分析方法的通用性。试验件总长都约

为 500 mm，直径都约为 ϕ800 mm, 见图 8。燃油喷

嘴之间设计了一个直径相对较大的燃油总管，将

所有的燃油喷嘴油路连接成 1路，方便来油供应。

燃油喷嘴与机匣之间采用的是可拆卸的螺栓连接

 

叶片尾缘

测点

叶片前缘

图 6    涡轮叶片测点示意图（出口温度测点位置）[36]

Fig. 6    Schematic diagram of turbine blade measuring point

（outlet temperature measuring point position）[36]
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方式，这样可以保证燃油喷嘴在试验件上单独拆

换，保证燃油流量离散度的要求。 

1.3   研究方案

燃烧室出口温度分布系数（overall  temperat-
ure distribution factor，简称为 OTDF）δ0 计算式（1），
具体如下：

δ0 =
t4max− t4ave
t4ave− t3ave

（1）

式中 t3ave 为燃烧室进口平均温度（℃）；t4ave 为燃烧

室出口平均温度（℃）；t4max 为燃烧室出口最高温

度（℃）。

结合该计算公式和发动机整机试车试验得到，

在发动机最大温升状态（也就是设计点状态）得到

的 OTDF才更有工程意义。因此本文主要研究和

对比的试验方案工况均是发动机最大温升状态。

对公式进一步深入分析得到，影响 OTDF的

主要因素有：①初期组织燃烧的均匀性，保证初

始燃烧状态有一个较好的温度分布基础；②中后

期掺混冷却的均匀性，在前期组织燃烧温度分布

的基础上进行温度分布调整，能够得到符合要求

的 OTDF数值。进一步归纳总结部件试验模拟整

机试验的关键点，形成研究方案如下：

1）  环腔引气：环腔引气影响火焰筒的总压、

静压分布，从而影响整个空气流量的分配，影响

组织燃烧。本试验中设计的高压试验方案带有环

腔引气装置，完全模拟了环腔引气；而中压试验

由于压力降低，进口流量降低，环腔引气量会降

低到非常小的数值范围，不具备精确控制引气量

的物理条件，因此，设计采用无环腔引气方案，与

高压试验存在一定的偏离。

2）  燃油特性：包括喷嘴出口的流量、雾角和

SMD（雾化颗粒直径），由于部件试验与整机压力

不完全一样，进气流量不一样，但要保证状态一

致，油气比一致，因此各喷嘴的流量状态不一样，

涉及的喷嘴燃油特性不完全一样。高压试验由于

与整机压力接近，喷嘴试验表明，在接近的压力

范围内，喷嘴的 SMD、雾角都基本一样，仅燃油

流量由于压力不同而变化（对组织燃烧无影响）；

但中压试验，由于与整机试验压力差别较大，喷

嘴燃油特性中燃油流量、雾角和 SMD与整机完

全不一样（影响组织燃烧），因此 OTDF一定会有

偏差。为减小甚至消除该项因素影响，本中压试

验方案单独设计了模拟型喷嘴，保证在中压试验

状态下喷嘴的雾角、SMD完全一致，流量也仅随

着压力变化，基本消除了喷嘴燃油特性这个关键

因素的影响。

3） 进口压力：进口压力影响燃烧室火焰筒壁

温，进一步影响火焰筒变形，影响燃烧流场。因

此在火焰筒结构设计中，头部和尾部都采用了可

以自由活动的弹性支承结构，燃油喷嘴通过调整

垫片调整径向高度，保证头部的组织燃烧能够真

实模拟整机试验状态。此外，进口压力增大，燃

油与空气的掺混能力会变化，燃油颗粒的雾化和

破碎程度也会变化，通过在试验件结构设计中增

加火焰筒头部帽罩保证头部静压进气（稳定气流），

大孔（包括主燃孔和掺混孔）采用有翻边或者漏斗

设计（保证气流穿透和掺混能力），减小压力变化

对雾化的影响。

通过上述试验分析和方案设计减小关键因素

的影响，用高压全环试验得到更全面和准确的试

验数据，用较低成本、相对容易实现的中压试验

得到基本准确且工程可用的试验数据并研究两者

之间的区别与联系，最终达到准确、全面、真实评

估出口温度分布的目的。 

1.4   误差分析

试验测量时保证每一状态点下获得 2组以上

的可用数据，采集燃烧室出口平均温度偏差在

20 ℃ 以内可认定数据可用。主要测量参数误差

见表 1 。
OTDF的相对误差按照式（2）计算：

δ（δ0）=
∆（δ0）

δ0
= ±


[

t4ave（t4max− t3ave）
（t4ave− t3ave）（t4max− t4ave）

]2

（δt4ave）
2
+

(
t4max

t4max− t4ave

)
（δt4max）

2
+

(
t3ave

t4ave− t3ave

)2

（δt3ave）
2


0.5

（2）

 

头部

喷嘴
机匣

火焰筒

图 8    燃烧室模型示意图

Fig. 8    Schematic diagram of combustion chamber model
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δt3ave

δt4ave

δt4max

式中 为燃烧室进口平均温度相对误差，取值

（0.5%）/40.5； 为燃烧室出口平均温度相对误差，

取值（0.5%） /100.5； 为燃烧室出口最高温度相

对误差，取值±0.5%；δ（δ0）为 OTDF的相对误差；

Δ（δ0）为 OTDF的绝对误差。

把试验结果数据代入式（2），最后得到各个试

验状态下 OTDF的相对误差结果，见表 2。
试验测量数据绝对误差为±0.01，相对误差

为±4%，试验测量精度较高，具备数据进一步分析

的条件。
 
 

表 2    试验相对误差

Table 2    Experimental relative deviation

试验状态 试验数据 Δ（δ0） δ（δ0）/%

1
1-1 ±0.010 ±4.2

1-2 ±0.010 ±4.1

2
2-1 ±0.010 ±4.4
2-2 ±0.010 ±4.0

3
3-1 ±0.010 ±3.9
3-2 ±0.010 ±4.0

4
4-1 ±0.010 ±3.9
4-2 ±0.010 ±4.1

  

2    试验结果与分析
 

2.1   出口温度分布云图

试验结果云图 9发现，中压试验和高压试验

出口温度分布的高温区域基本没有变化，在部件

中压试验中共存在 9个高温区域，高压试验也存

在同样数量和位置的高温区域。分析认为中压采

用了降压模拟相似准则，除环腔不引气外，其余

参数如油气比、喷嘴离散度、进口马赫数、火焰

筒和燃油喷嘴结构等均与高压试验完全相同，因

此燃烧组织方式没有受到影响，两者的出口温度

分布规律自然一样，说明采用该中压降压模拟试

验方案可以反映实际燃烧室出口温度分布的基本

规律，相比与单头部或者多头部具有相当的研究

和参考意义。 

2.2   出口温度分布形状

本文基于大量的试验结果提出了一种单头部

数据统计分析方法，便于规律的对比分析：将全

环的试验数据归类统计，折算成一个单头部进行

整理，并定义单头部高温点（t4hspot）、单头部高温

区（t4hzone）和单头部平均温度（t4ave）的概念。分别

是单头部高温点：将全圆环型上 m个头部拟合成

一个单头部，每一个头部的周向位置的最高温点；

单头部高温区：将全圆环型上 m个头部拟合成一

个单头部，每一个头部周向位置的最高温点平均；

单头部平均温度：将全圆环型上 m个头部拟合成

一个单头部，每一个头部周向位置的温度点平均。

1）  单头部的一维曲线图 10（a）发现，高压试

 

表 1    主要测点误差

Table 1    Main measurement accuracy

测量参数 测量范围 测量误差/%

进口温度/℃ 0～1 000 0.5

进口压力/MPa 0～5 0.1

进口空气流量/（kg/s） 10～100 1.5

外环引气量/（kg/s） 1～8 1

内环引气量/（kg/s） 1～8 1

出口温度/℃ 0～1 800 0.5

燃油流量/（kg/s） 0.2～3 0.5

环境压力/kPa 95～105 0.4
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图 9    出口温度分布云图

Fig. 9    Contours of outlet temperature distribution
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验单头部高温点（t4hspot）离散度（波动幅度）>单头

部高温区（t4hzone）离散度（波动幅度）≈单头部平均

温度（t4ave）离散度（波动幅度）。3条规律曲线的

跟随性和一致性均较好。一维曲线图 10（b）发现,
其环带曲线温度从高到低依次为 4>3>2>5>1，与
设计初衷 3>4>2>5>1不相符，分析原因可能是环

腔引气不合理或者实际试验过程中引气不满足设

计要求，间接导致主燃孔或掺混孔穿透深度偏离，

出口温度环带偏离设计要求。图中数字 1～5表

示燃烧室出口沿径向不同位置的曲线，即 1～5分

别为内环、次内环、中环、次外环和外环。
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图 10    高压出口温度分布一维曲线图

Fig. 10    One-dimensional curve of high pressure outlet

temperature distribution
 

2）  单头部的一维曲线图 11（a）发现，中压试

验单头部平均温度（t4ave）离散度（波动幅度）>单头

部高温点（t4hspot）离散度（波动幅度）≈单头部高温

区（t4hzone）离散度（波动幅度）。3条规律曲线的跟

随性和一致性有较小的波动。一维曲线图 11（b）
发现，其环带曲线温度从高到低依次为 3>4>
2>5>1，与设计要求相符。分析原因，中压试验没

有环腔引气，参与燃烧的空气流量即为燃烧室的

进口空气，空气流量相当于进行了重新分配，因

此基于单头部的一维曲线图与高压试验略有不同。

但是由于没有环腔引气，排除了干扰因素，燃烧

室火焰筒流量完全按照开孔面积进行流量分配，

其 5个环带的温度曲线顺序符合设计初衷。

3） 图 9～图 10对比分析发现，中压试验的温

度离散度明显小于高压试验，离散度为高压试验

中最小离散度（单头部平均温度（t4ave）离散度）>中
压试验中最大离散度（单头部平均温度（t4ave）离散

度）；高压试验曲线图显示平均温度、高温区和最

高温点均为中心波峰形式，而在中压试验曲线图，

仅平均温度曲线显示为中心波峰形式，高温区和

最高温点曲线中心波峰形式不明显。

分析认为，中压试验的温度离散度明显小于

高压试验是因为高压试验进口的空气流量大，绝

对速度大，局部的进气不均匀绝对系数大，而中

压、高压的燃油流量离散度几乎不变（在试验前

已经由调节器和零件选配进行了调整），因此局

部的油气比离散度相对于中压试验偏大，因此出

口温度分布有增大的趋势；高压试验由于状态较

高可以设计并对过调节阀模拟真实条件下的环腔
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图 11    中压出口温度分布一维曲线图

Fig. 11    One-dimensional curve of medium pressure outlet

temperature distribution
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引气，由于存在环腔引气，内、外壁面的冷却孔、

主燃孔、掺混孔等的穿透深度与中压试验相比会

有所下降（壁面通常为静压进气），靠近流道中心

的流场由于穿透深度的减少，一致性变差，表现

出中心波峰的形式。高压试验虽然不如中压试验

掺混效果好，但能代表发动机实际使用条件，试

验结果更准确和客观；压力升高，使得油珠穿透

能力降低，燃油容易集中在火焰筒头部中心形成

富油状态，高压试验容易形成高温区和最高温点。

此外，由于中压和高压试验要求的压力不同，要

求的燃油喷嘴流量范围不一致，虽然通过燃油调

节器和零件选配方案可以调整出流量离散度基本

一样的燃油喷嘴组别，但是由于喷嘴工作压力不

相同，其雾化和破碎程度也不能完全一样，甚至

喷雾锥角也会不相同，因此燃烧完全程度不一样，

出口温度分布不能完全一致。 

2.3   整机与部件出口温度分布对比

在中压、高压试验对比的基础上，又开展了

整体条件下的试验研究。整机条件下的试验结果，

见表 3，其中 N2r 为高压压气机的转速。。根据试

验结果，采用正态分布的方法进行数学统计和分

析，得到中压、高压和整机条件下的试验对比，见

表 4，其中 a表示出口温度分布的修正系数。

σt4ave

σt4max

通过对比分析发现，中压的出口平均温度略

低于高压试验和整机试验结果，高压和整机的试

验结果基本相当。出口平均温度标准差（ ）和

最高温度标准差（ ），中压试验数据明显好于

高压和整机试验数据。出口温度分布试验数据上，

在出口温度分布数值、出口平均温度标准差、最

高温度标准差数值上，高压试验结果与整机试验

数据基本相当，中压试验数据与高压试验数据需

要一个放大系数，以该双旋流燃烧室为研制平台，

该比例系数约为 1.34。 

3    结　论

通过该研究得到了同一燃烧室结构在中压、

高压全环部件试验和整机试验条件下，典型试验

状态点的出口温度分布规律，主要结论如下：

1） 高压部件试验方案模拟了进气状态，增设

了环腔引气，进口温度与整机状态一致，进口压

力与整机状态接近。其出口温度分布试验结果基

本可以代表整机水平；中压部件试验方案模拟了

进气状态，进口温度与整机状态一致，并设计了

模拟型喷嘴，调整垫片等减小了由于部分边界参

数和前置条件的简化而带来的结果偏差，得到了

工程应可用的出口温度分布试验结果和规律。

2） 中压、高压试验结果对比分析表明，两者

的出口温度分布规律基本一致，热点区域基本一

致；而中压试验和高压试验曲线形状有所不同，

高压试验温度分布曲线呈现出中心波峰形式，而

中压试验温度分布曲线中心波峰形式不明显；中

压试验的单头部高温点曲线、单头部高温区曲线

的离散度明显小于高压试验，中压试验出口温度

分布水平优于高压试验，但高压试验的出口温度

分布规律更接近实际状况；该设计方案的中压试

验 OTDF结果与高压试验相比存在一个比例系数，

系数为 1.3～1.4。
3）  燃烧室全环试验可以采用该中压试验方

案进行设计筛选和研究，该高压试验方案进行最

终试验结果和规律验证，在保证试验结论真实可

用的前提下，提高工程研制的效率。
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表 3    发动机试验条件下的出口温度分布值

Table 3    Outlet temperature distribution value of the

engine experiment

试验状态 （t4−t3）/℃ δ0 N2r/%

1 510 0.893a 66.01

2 579 0.333a 81.52

3 818 0.263a 91.54

4 910 0.260a 95.83

5 931 0.255a 96.9

6 939 0.247a 97.13

7 941 0.248a 97.13

8 939 0.260a 97.26

9 939 0.247a 97.21

10 939 0.257a 97.25

 

表 4    不同测试条件下的出口温度分布值

Table 4    Outlet temperature distribution value of

different testers

出口温度分布值 中压试验 高压试验 整机试验

δ0 0.22b 0.30b 0.29b

σt4ave 25 44 36

σt4max 37 58 44
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