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某型燃烧室提高总压恢复系数
改进方案设计及试验验证
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摘　　　  要：    针对燃烧室总压恢复系数处于 0.915水平，对燃烧室总压恢复系数提出提升 0.01的设计要求。

通过对前置扩压器和整流罩的改进设计，火焰筒的流量分配和流场的匹配设计，以提高燃烧室的总压恢复系

数。通过全环燃烧室部件性能试验研究，改进方案的总压恢复系数为 0.929，在原型燃烧室 0.915的基础上提

升约 0.014，满足设计指标要求，其中扩压器至少对提高总压恢复系数有不小于 0.005的贡献；改进方案的出

口温度场品质可满足设计要求；火焰筒壁温满足材料使用要求；燃烧效率、地面慢车贫油熄火边界略低于原

型燃烧室。整机地面试验表明：在中间状态推力指标下改进方案在原型燃烧室的基础上可使压气机空气流

量增加 0.48 kg/s，耗油率降低 2%，涡轮前温度降低 6 ℃，可以提升发动机性能和可靠性。

关　键　词：燃烧室设计；总压恢复系数；燃烧效率；出口温度场；贫油熄火

中图分类号：V231.2　　　　　文献标志码：A

Design and experimental verification of an improved scheme for
increasing total pressure recovery coefficient of
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Abstract:   In view of the total pressure recovery coefficient of the combustion chamber at the level
of 0.915, the total pressure recovery coefficient of the combustion chamber is required to increase by 0.01
in the design. In order to improve the total pressure recovery coefficient of the combustion chamber, the
pre-diffuser and cowling were improved, and the flow mass distribution and flow field of the flame tube
were  matched  in  the  design.  The  component  experimental  study  on  the  performance  of  the  full-ring
combustor showed that the total  pressure recovery coefficient of the improved scheme was 0.929, which
increased by about 0.014 on the basis of the prototype combustor of 0.915 up to the design requirement,
and the diffuser designed in the improved scheme at least contributed not less than 0.005 to increase the
total  pressure  recovery  coefficient.  The  quality  of  the  outlet  temperature  field  can  meet  the  design
requirement,  the  wall  temperature  of  the  flame tube can meet  the  requirement  of  material  use,  and lean-
burn  boundary  of  slow  state  engine  and  combustion  efficiency  were  slightly  lower  than  the  prototype
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combustion  chamber.  The  ground  experiment  of  the  overall  engines  showed  that  the  improved  scheme
under the intermediate thrust index can increase the air  flow rate of the compressor by 0.48 kg/s,  reduce
fuel  consumption  by  2%,  and  reduce  the  temperature  before  the  turbine  by  6 ℃  on  the  basis  of  the
prototype combustion chamber, which can improve engine performance and reliability.

Keywords:   combustor design；total pressure recovery coefficient；combustion efficiency；
outlet temperature field；lean blow-out

燃烧室总压损失是航空发动机燃烧室部件设

计的关键指标之一，燃烧室总压损失增大会导致

油耗升高和推力减小[1]。因此，对航空发动机整

机性能而言，在符合发动机使用条件下应尽可能

地降低燃烧室的总压损失。航空发动机燃烧室总

压损失主要由扩压器总压损失和火焰筒总压损失

所组成，扩压器总压损失来源于前置扩压器沿程

扩压损失以及突扩段的突扩损失，火焰筒的总压

损失主要包括壁面的摩擦损失、掺混孔等开孔的

阻力损失，阻力损失与火焰筒进气面积直接相关，

有效进气面积越小，损失越大。

国内外航空发动机燃烧室的研究结果表明，

燃烧室的总压损失基本在 5%～10%之间 [2]，对于

扩压器的总压损失基本在 1.5%～3.0%之间，国内

外对扩压器做了大量的研究。Selvakarthick、Hester-
mann、Fishenden、Kumar等[3-8] 的研究结果表明合

适的扩张角以及相对突扩间隙能够降低短突扩扩

压器的总压损失，火焰筒头部能够抑制前置扩压

器出口位置的流动分离。徐磊磊等[9] 重点研究了

前置扩压器的几何参数对总压恢复系数的影响，

结果表明总压损失大多数发生在突扩区域。何小

民等[10-12] 研究了来流马赫数、内外环突扩角、相

对突扩间隙对短突扩扩压器性能的影响，结果表

明存在最佳的内外环突扩角的组合及相应的相对

突扩间隙使得短突扩扩压器的总压损失最小。

火焰筒的总压损失研究结果表明，目前国内

外设计水平在 3%～4%之间，以维持燃烧室基本

功能的实现[13-14]。薛鑫等[15-16] 通过试验的方法研

究了火焰筒压力损失对贫油点火、熄火和燃烧效

率的影响，结果表明火焰筒合适的压降可以拓宽

点熄火边界，高温高压状态下燃烧效率对火焰筒

压力损失不敏感。吕亚亚等[17] 通过数值仿真的

方法研究了旋流器和射流孔面积对燃烧室温度场

的影响，结果表明在火焰筒压力降能够维持燃烧

室基本功能的范围内，可以适当地增大火焰筒的

流通面积以降低燃烧室的总压损失。

根据前期某原型燃烧室试验测量结果，原型

燃烧室的总压损失系数为 8%，其中扩压器的总压

损失系数为 3%，火焰筒的总压损失系数为 5%。

数值仿真计算发现前置扩压器存在气流分离使扩

压器的总压损失增大，分析认为可以通过消除前

置扩压器的流动分离情况，降低扩压器的压力损

失；以及适当增加火焰筒的有效流通面积，降低

火焰筒的压力损失；进而提高燃烧室的总压恢复

系数。

关于前置扩压器如何消除流动分离，前置扩

压器和火焰筒帽罩匹配设计的研究较少。同时关

于火焰筒开孔降低总压损失的研究在现有的公开

文献中还不多见，对于发动机的实际应用则更少。

本文对某型燃烧室前置扩压器和火焰筒帽罩进行

匹配设计，消除该型燃烧室前置扩压器存在的流

动分离，提高燃烧室的总压恢复系数。同时对火

焰筒进行流量分配和流场匹配设计，进一步提高

燃烧室的总压恢复系数。通过冷态流阻、燃烧效

率、出口温度场、整机性能等试验对改进设计的

燃烧室进行试验验证。 

1    改进方案和试验系统
 

1.1   改进方案

扩压器的总压损失来源于前置扩压器沿程扩

压损失以及突扩段的突扩损失，对燃烧组织是无

效损失，应尽量减小。原型燃烧室前置扩压器的

扩张比为 2.3，扩张比较大，数值仿真计算发现前

置扩压器存在气流分离（见图 1）。前置扩压器出

口的流动分离表明原型前置扩压器的实际有效扩

张比比结构设计的扩张比小。根据前置扩压器出

口截面的速度矢量分布确定主流区实际有效扩张

面积，计算得出前置扩压器的有效扩张比为 1.5
左右。前置扩压器的流动分离不满足前置扩压器

的气动设计要求，且前置扩压器出现流动分离会

增大总压损失，分析认为可以通过消除前置扩压

器的气流分离，降低扩压器的总压损失，进而提

高燃烧室的总压恢复系数。在保证燃烧室内外二

股通道流量分配基本不变的条件下，对前置扩压
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器进行了改进设计，改进设计的前置扩压器为直

壁扩压器，扩张比为 1.45（见图 2），相比于原型前

置扩压器适当增加了长度尺寸 L和减小了高度尺

寸 H，同时对整流罩型面进行了匹配设计（见图 3），
相比于原型整流罩改变了长度尺寸 L和型面尺寸，

前置扩压器和整流罩其余接口尺寸和原型保持一

致，改进设计的扩压器如图 4所示。

 
 

(a) 原型

(b) 改进方案

L

H

图 2    前置扩压器示意图

Fig. 2    Schematic of the pre-diffuse
 

火焰筒的损失是燃烧室中必不可少的总压损

失，是实现头部燃油雾化和主燃孔以及掺混孔射

流的穿透深度及掺混的前提。对燃烧室的稳定性、

燃烧效率、污染排放以及出口温度分布起到相当

重要的作用，因此火焰筒一定的压力损失是燃烧

性能的基本保障。火焰筒的总压损失与火焰筒进

气面积直接相关，进气面积越小，射流速度越大，

损失就越大。鉴于前置扩压器的总压损失占比相

比于突扩段的损失较小[5,9,18]，总压恢复系数很难

满足在原型燃烧室的基础上提高 0.01的设计指

标要求，需在火焰筒压力降能够维持燃烧室基本

功能的范围内，适当增大火焰筒的有效流通面积

（图 5）。根据原型燃烧室最大状态进出口气动参

数以及总压恢复系数改进设计目标，在原型燃烧

室总压恢复系数的基础上提高不低于 1%进行设

计，改进后的燃烧室的有效流通面积需增大 7.7%。

在不改变火焰筒上主燃孔、掺混孔、各排冷却孔

位置的基础上，火焰筒上各排孔的有效流通面积

均需增大 7.7%。为保证改进前后燃烧室流量分

配基本不变，对流量分配不满足要求的孔需重新

 

分离

图 1    原型扩压器速度流线分布

Fig. 1    Velocity streamline distribution in the prototype diffuser

 

(a) 原型 (b) 改进方案

L

图 3    整流罩示意图

Fig. 3    Schematic of the cowling

 

突扩段

前置扩压器

图 4    改进扩压器示意图

Fig. 4    Schematic of the improved diffuse

 

图 5    火焰筒二维简化示意图

Fig. 5    Schematic of the flame tube
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进行扩孔设计，以满足流量分配要求。最后，改

进燃烧室的有效流通面积实际增加了 7.9%。 

1.2   改进方案仿真对比分析 

1.2.1    流场结构对比分析

选用设计点状态参数对燃烧室使用 Fluent
2020软件进行数值仿真计算，其边界条件为质量

流量进口、压力出口、两侧设置为周期性边界条

件，其余为壁面。假设空气为理想气体 ，采用

SST（shear stress transport）k-ω湍流模型进行仿真

计算。

图 6为改进前后燃烧室过涡流器中心截面的

速度矢量图，改进设计的前置扩压器不发生流动

分离，满足前置扩压器气动设计要求。涡流器在

头部产生的高速旋转气流，在火焰筒头部形成低

压区，进而在火焰筒头部形成两个近似对称的回

流区，这对火焰筒头部的火焰稳定有重要作用。

经各排孔射流穿透深度对比可知，改进前后火焰

筒各排孔的射流穿透深度基本保持一致。经速度

矢量分布分析可知，改进方案各排孔的穿透深度、

流场结构、回流区形态与原型燃烧室基本保持

一致。

 
 

(a) 原型

(b) 改进方案

回流区

回流区

300
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300
240
180
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图 6    过涡流器中心截面速度矢量分布

Fig. 6    Velocity vector distribution on the center section of

the swirler
 

由于各排冷却孔的空气流量占燃烧室总流量

的占比较小，其相对变化量较大，改进方案燃烧

室的主燃孔、掺混孔、冷却孔等各排孔的流量分

配相对于原型燃烧室的相对误差控制在±5%左

右，火焰筒头部当量比以及主燃区当量比的相对

误差不超过±1%。可知，改进方案与原型燃烧室

的流量分配基本保持不变。 

1.2.2    总压分布对比分析

改进前后燃烧室总压分布见图 7，火焰筒内

外二股通道内总压分布均匀，能够保证火焰筒各

排孔稳定均匀进气（图中显示的总压为表压，真实

的总压为表压加上相对压力，相对压力均相同）。

仿真计算结果表明，原型燃烧室的总压恢复系数

为 0.915，改进方案燃烧室的总压恢复系数为 0.927，
改进方案满足设计要求。

 
 

(a) 原型

(b) 改进方案

4.2
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−285
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总压/kPa

图 7    过涡流器中心截面总压分布

Fig. 7    Total pressure distribution on the center section of

the swirler
  

1.3   试验系统

燃烧室全环试验在燃烧室综合性能试验台上

进行，试验设备（图 8）主要由进/排气系统、空气

加温器/换热器、燃料供给系统、试验段、冷却系

统、控制、数据采集设备等构成。

试验器原理如图 8所示，空压站来流空气经

K2进入试验管道，由 K3、K9、K13共同调节至试

验所需空气流量和压力，气流经 K4进入换热器

与试验件出口燃气间接换热，由 K5调节冷掺混

气流。根据试验气流实际流量要求，选取流量喷

嘴 L1、L2中的 1个或 2个同时对空气流量进行

计量。若进入试验段的空气温度满足试验要求，

则关闭 K8，打开 K9，反之，打开 K8，启动加温器，

通过 K9调节进入加温器后的掺混空气流量，从

而满足试验件进口空气的温度要求。试验段进口

压力通过调节 K13实现。本次试验，空中巡航状

态仅通过间接加温，地面最大状态下启动了直接

加温。
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前测量段在平直段壁面上同一截面沿周向设

置 3个静压测点、3支总压测量感头（每支感头上

布置 2个测点）和 3支温度测量感头（每支感头上

布置 1个测点），所有受感元件的堵塞面积不大于

通道面积的 5%。燃烧室出口参数测量截面为旋

转测温形式，沿圆周均布设置 3支总温感头和 3

支总压感头，每支总温感头按等间距布置 6个测

点，每支总压感头按等间距布置 4个测点。该装

置在试验过程中每旋转 3°测量 1次，一共旋转

120°完成试验件出口 720点温度场测量。旋转测

温装置在冷态流阻试验时不转动，试验器测量设

备的精度见表 1。
 
 

表 1    测量设备及精度

Table 1    Measure of equipment and precision

测量参数 测量设备 设备精度 试验要求

设备 1数据采集系统 ±0.1%FS

压力 压力扫描阀 ±0.05%FS 压力≤±0.5%

大气压力 PTB110传感器 ±0.05%FS 压力≤±0.5%

温度 热电偶
进口±0.75%|t|
出口±0.25%|t|

进口温度≤±1%
出口温度≤±2%

空气流量 标准喷嘴 ±1.5% 空气流量≤±1.5%

燃油流量 质量流量计 ±0.2%FS 燃油流量≤±0.5%

火焰筒壁温 K型热电偶 ±0.4%|t| 火焰筒壁温≤±1%

注：表中 FS为 full scale，t为温度。
 
 

2    试验结果及分析
 

2.1   冷态流阻试验

在空中巡航状态下进行燃烧室冷吹风试验，

录取改进方案燃烧室的总压恢复系数 σc=f （λ3）与
速度系数（λ3）的关系曲线。

由表 2、图 9可知，随着气流速度系数的增加，

改进方案在空中巡航状态下的总压恢复系数逐渐

减小，维持在 0.991～0.879之间，改进方案在相同

的速度系数下，其总压恢复系数高于原型燃烧室。

根据改进方案燃烧室在空中巡航状态 σc=

f （λ3）曲线，得出其近似公式如下：

 

消
声
塔

手动闸阀 电动闸阀 气膜调节阀 蝶阀 流量喷嘴 L 流量喷嘴K 阀门

K2

K3

K13

K14

K4

K5

K6 K9

L3K8

K10

K7L2

L1

喷水环

喷水环 出口测量段 进口测量段试验段换热器

加温器

图 8    试验原理图

Fig. 8    Schematic of experimental system

 

表 2    冷态总压恢复特性试验结果

Table 2    Experimenal results of cold state total pressure

recovery characteristics

方案 λ3 σc

改进

0.1 0.991

0.2 0.962

0.274 0.929

0.35 0.879

原型

0.1 0.989
0.2 0.954

0.3 0.896

0.394 0.822
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σc = −2.067λ3
3+0.290λ2

3−0.232λ3+1.013 （1）

根据原型燃烧室在空中巡航状态 σc=f （λ3）曲
线，得出其近似公式如下：

σc = −0.360λ3
3−0.920λ2

3−0.039λ3+1.002 （2）

根据总压恢复系数与速度系数曲线公式（式

（1）、式（2）），计算空中巡航状态、地面最大状态

检验点的冷态总压恢复系数见表 3。
 
 

表 3    不同状态下燃烧室检验点冷态总压恢复系数

Table 3    Cold state total pressure recovery coefficient under

different conditions

试验状态 方案 λ3 σc

空中巡航 改进 0.276 0.928

空中巡航 原型 0.276 0.914

地面最大 改进 0.274 0.929

地面最大 原型 0.274 0.915
 

由表 3可知，改进方案、原型燃烧室在空中

巡航状态（速度系数为 0.276）的总压恢复系数分

别为 0.928、0.914，改进方案、原型燃烧室在地面

最大状态（速度系数为 0.274）的总压恢复系数分

别为 0.929、0.915。改进方案的总压恢复系数明

显优于原型燃烧室，在空中巡航、地面最大状态

下总压恢复系数在原型燃烧室均有 0.014的提升。 

2.2   热态流阻试验 

2.2.1    空中巡航状态

改进方案、原型燃烧室在空中巡航状态热态

总压恢复系数特性试验结果见图 10。改进方案、

原型燃烧室在空中巡航状态时的燃烧室进口参数

均未经过模化，与发动机实际工作状态进口参数

相同。

热态流阻试验中，改进方案燃烧室的总压恢

复系数保持在 σc=0.924水平，原型燃烧室的总压

恢复系数保持在 σc=0.914水平。改进方案在空

中巡航状态下的热态总压恢复系数为 0.924，相比

冷态总压恢复系数 0.928有 0.004的降低，分析认

为改进方案在热态空中巡航时的总压恢复系数相

比于冷态略有偏低，可能是测量误差和热态流场

与冷态流场的差异所导致。

对于该类型结构燃烧室，总压恢复系数、流

阻系数随加温比的变化其差异很小（加温比 θ为

燃烧室出口平均温度除以进口平均温度）。根据

文献 [19]的试验结果，随着加温比的增大，燃烧

室总压损失略微增大，且主要发生在火焰筒上，

其变化值较小，约为 0.002，相对于总压恢复系数

的数量级可认为基本保持不变。火焰筒的压力损

失主要包括壁面的摩擦损失，冷却孔、主燃孔、掺

混孔等开孔的阻力损失[20]，该型火焰筒冷却孔为

舌片结构，主燃孔孔径较小，射流穿透深度较小，

对加温比的变化不敏感。掺混孔位于燃烧区之后，

其加温比的变化对掺混孔的射流穿透深度影响较

小，同时考虑试验测量误差的影响，所以随着加

温比的增加总压恢复系数的减小量较小。 

2.2.2    地面最大状态

由于地面最大状态试验参数较高，试验设备

能力有限，即使按照等速度准则进行模化后，其

参数也高于空中巡航状态。所以进行地面最大状

态试验时只对检验点进行试验。

按照等速度准则进行模化时，改进方案燃烧

室在地面最大检验点的总压恢复系数为 σc=0.930，
原型燃烧室在检验点（速度系数为 0.264）时的总

压恢复系数 σc=0.919。原型燃烧室根据式（2）换
算到相同检验点（速度系数为 0.274）时的总压恢

 

0.10

0.70

0.75

0.80

0.85

0.90

0.95

1.00

0.15 0.20 0.25

λ
3

0.30 0.400.35

改进方案
原型

σ c

图 9    总压恢复系数特性曲线

Fig. 9    Characteristic curves of total pressure recovery coefficient
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图 10    空中巡航状态总压恢复系数特性曲线

Fig. 10    Characteristic curves of total pressure recovery

coefficient in cruise state
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复系数 σc=0.915。
对于改进方案在地面最大检验点的热态总压

恢复系数为 0.930，与冷态的 0.929相当。冷、热

态总压损失基本相当的原因为该型燃烧室的热阻

较小，热态总压恢复系数高于冷态为试验测量误

差所造成。可认为改进方案地面最大检验点总压

恢复系数处于 0.929水平，相对于原型的 0.915，提
升了 0.014。

表 4为改进方案燃烧室地面最大状态外二股

通道静压测量结果，其中 pav 为进口总压，p1、p2
和 p3 为二股通道静压。根据燃烧室气动设计准

则及仿真计算结果，燃烧室二股通道内沿程压力

分布基本一致，因此可以利用测量得到的燃烧室

二股通道静压作为扩压器出口静压（其中扩压器

的进出口截面的界定依据文献 [10-12]），分析扩

压器的气动性能。根据燃烧室试验进口参数及试

验测量结果，计算得到扩压器的总压恢复系数（包

含前置扩压器和突扩段）为 0.975（速度系数为

0.274）。根据图 9速度系数越大其总压损失越大

的结论可知，相比于前期原型燃烧室测量的扩压

器总压恢复系数 0.970（速度系数为 0.264），改进

方案设计的扩压器至少对提高总压恢复系数有不

小于 0.005的贡献。
 
 

表 4    改进方案外二股通道静压

Table 4    Satic pressure of the outside two-channel of

the improved scheme

试验状态 pav/kPa p1/kPa p2/kPa p3/kPa

地面最大 502.38 488.73 487.36 487.47
  

2.3   燃烧效率特性

根据表 5可知，改进方案、原型燃烧室在空

中巡航状态和地面最大状态时的燃烧效率基本相

当。对于地面最大状态，其燃烧效率略微偏低的

主要原因为地面最大状态进口温度较高且流量较

大，燃烧室进口采用了直接加温的方式使得进口

的空气品质变差，燃烧效率偏低。 

2.4   出口温度场

由于发动机考核由地面最大状态所决定，因

此对于出口温度场的分析，只对地面最大状态进

行分析。图 11是改进方案和原型燃烧室的

RTDF（radial temperature distribution factor）沿叶高

的分布曲线，测温 1环面靠近高导叶片叶根位置，

6环面靠近高导叶尖位置。改进方案和原型燃烧

室的 RTDF、 OTDF（outlet  temperature  distribution
factor）均满足设计指标要求。改进方案在叶根位

置相比于原型燃烧室温度较低，不会影响涡轮部

件的可靠性。改进方案在第 6环面（叶尖位置）温

度比原型燃烧室高 18 ℃，其主要原因为火焰筒外

安装边借用前期试验件资源，其上的冷却孔补充

加工困难，未按改进方案进行扩孔，导致叶尖位

置的冷却气量有所减少叶尖温度升高。考虑改进

方案的总压恢复系数在原型燃烧室的基础上提升

了 0.014，其发动机的耗油率会降低 [1]，燃烧室出

口温度将会降低，所以改进方案第 6环面的温度

将会有所改善。对于改进方案的出口温度场相比

于原型燃烧室存在叶尖偏高的问题，后续将通过

调整掺混孔或冷却孔的方法控制改进方案出口温

度场分布。
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图 11    RTDF沿叶高分布曲线

Fig. 11    RTDF distribution curves along blade height
 

改进方案、原型燃烧室的温度场分布见图 12，

从分布云图可知原型燃烧室的温度场分布较为均

匀。改进方案在 1#、2#位置存在高温区，1#、2#位

置涡流器的头部当量比分别高单头部理论计算当

量比 0.027、0.028，所以在该位置出现局部高温区。

其主要原因为 1#、2#位置所对应的涡流器空气流

量略小于设计值，导致该位置局部富油温度较高。

若改进方案涡流器空气流量满足设计要求后，其

改进方案的出口温度场分布会更加地均匀。

 

表 5    不同状态下燃烧室检验点燃烧效率

Table 5    Combustion efficiency of combustion chamber at

check point in different states

试验状态 方案 燃烧效率

空中巡航检验点 改进 0.995

空中巡航检验点 原型 0.997

地面最大检验点 改进 0.977

地面最大检验点 原型 0.982
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图 12    地面最大状态出口温度场云图

Fig. 12    Outlet temperature distribution at the maximum

ground state
  

2.5   火焰筒壁温

图 13为改进方案在地面最大状态检验点的

壁温分布，横坐标为测点位置与火焰筒总长的相

对距离，可知火焰筒内环壁面的温度最高，其值

为 641 ℃。最高温度远低于火焰筒材料的承温能

力（GH3044熔化温度范围 1 352～1 375 ℃，适宜

在 900 ℃ 以下长期工作），温度梯度较小，产生的

热应力对火焰筒的可靠性影响小，火焰筒壁温满

足设计要求。试验件分解检查结果表明，改进方

案火焰筒无高温烧蚀现象，技术状态良好。 

2.6   慢车贫油熄火

地面慢车状态的贫油熄火试验表明，改进方

案的慢车贫油熄火余气系数大于 2倍燃烧室慢车

状态下余气系数，其值为 4.24α（α为原型燃烧室

慢车状态下的余气系数），改进方案地面慢车状

态的贫油熄火边界满足余气系数不小于 13.5（真
实值）的要求，熄火边界较宽。改进方案的贫油

熄火余气系数与原型燃烧室基本相当（见表 6），
可认为改进方案慢车贫油熄火余气系数与原型保

持一致，可以满足发动机使用要求，后续将开展

点火试验进一步验证改进方案的点火性能。
 
 

表 6    地面慢车贫油熄火边界

Table 6    Lean-burn boundary at slow state

方案 检验点熄火余气系数

改进方案 4.24α

原型 4.26α
  

2.7   整机试验验证

整机地面试验表明，在中间状态推力指标下

改进方案在原型燃烧室的基础上可使压气机空气

流量增加 0.48 kg/s，耗油率降低 2%，涡轮前温度

降低 6 ℃，可以提升发动机性能和可靠性。整机

高空台试验表明，改进设计的燃烧室在高原、地

面、空中状态均能点火成功，点火性能能够满足

发动机使用要求，后续将开展部件点火试验进一

步验证改进方案的点火边界。 

3    结　论

根据改进方案的试验数据以及原型燃烧室性

能试验结果的对比分析，可得出如下结论：

1）  改进方案总压恢复系数为 0.929，在原型

燃烧室 0.915的基础上提升约 0.014，满足在原型

燃烧室的基础上提升 0.01的设计指标要求，且有

较大的裕度，改进方案设计的扩压器至少对提高

总压恢复系数有不小于 0.005的贡献。

2）  改进方案的出口温度场品质可满足设计

要求；火焰筒壁温满足材料使用要求；燃烧效率、

地面慢车贫油熄火边界略低于原型燃烧室。

3） 整机地面试验表明，在中间状态推力指标

下改进方案在原型燃烧室的基础上可使压气机空

气流量增加 0.48 kg/s，耗油率降低 2%，涡轮前温
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度降低 6 ℃，可以提升发动机性能和可靠性。整

机高空台试验表明，改进设计的燃烧室在高原、

地面、空中状态均能点火成功，点火性能能够满

足发动机使用要求，后续将开展部件点火试验进

一步验证改进方案的点火边界。
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