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摘要：航空发动机燃烧室的压力损失特性对发动机整机性能有着重要影响。为了解燃烧室进口气流参数对流动阻力的影响规

律，对 3 头部矩形燃烧室进行吹风试验，研究了不同燃烧室进口气流速度、压力、温度及燃烧状态对总压损失的影响。试验结果表

明：燃烧室总压损失系数与进口马赫数的平方成正比关系；进口气流的温度、压力对流动阻力特性基本无影响；燃烧室总压损失系

数随着油气比的增大而增大。

关键词：流阻试验；压力损失系数；油气比；燃烧室；航空发动机

中图分类号：V235.1 文献标识码：A doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2019.06.011

Test Study on the Effect of Inlet Condition on Pressure Loss in Combustion Chamber
ZHU Tao

渊AECC Shenyang Engine Research Institute袁Shenyang 110015袁China冤
Abstract: The pressure loss characteristic of the aeroengine combustion chamber has an important influence on the performance of

the whole engine. In order to understand the influence of the inlet air flow parameters on the flow resistance of the combustion chamber袁the
air -blowing test was carried out for the rectangular combustion chamber with triple swirlers. The influence of inlet air flow velocity袁
pressure袁temperature and combustion state on total pressure loss in different combustion chambers were studied. The test results show that
the total pressure loss coefficient of the combustion chamber is proportional to the square of the inlet Mach number. The temperature and
pressure of inlet air flow have little influence on the flow resistance characteristics袁and the total pressure loss coefficient of combustion
chamber increases with the increase of fuel-air ratio.

Key words: flow resistance test曰pressure loss coefficient曰fuel-air ratio曰combustion chamber曰aeroengine

0 引言

燃烧室作为航空发动机的核心部件，其工作性能

主要包括压力损失、燃烧效率和出口温升等。现代轴

流式发动机多采用布莱顿循环，假设燃烧室为定压燃

烧，其效率主要由涡轮前温度决定。现代航空发动机

燃烧室的效率可达 99%以上，因此其压力损失就成

为影响整机性能的主要因素。燃烧室的压力损失增加

1%，则会导致发动机推力减小 0.5%，或耗油率提高

0.25%[1]，因此在燃烧室设计时需要尽量减少其总压

损失。一般来说，要减小燃烧室的总压损失，1 个有效

的办法是增加燃烧室横截面积，即减小通过燃烧室的

气流速度，但过小的压力损失对于空气与燃料的掺混

及燃烧均会造成不利影响，需要针对特定发动机使用

特点，在这一矛盾的需求中寻求平衡。

国内外众多学者对燃烧室的流动特性进行了研

究。Wilfred 和 William 等[2]以等截面 1 维圆管流动为

模型，从理论上分析了外加热源对总压损失的影响，

表明加温比对总压损失的影响随着进口马赫数的增

大而增加，如果在保持相同加温比的情况下要减少总

压损失，则必须降低进口气流的速度；李毅等[3]采用 1

维气体流动理论详细计算了加热阻力，表明采用详细

计算的加热压力损失比经验公式估算的值要大，同时

得到加热导致的总压损失随着气流进口马赫数的增
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大而增加的结论；丁国玉等[4]研究了进口参数对 3 旋

流燃烧室性能的影响，表明在常温常压下，燃烧室的

总压损失随着进口速度的增大呈线性增加，其总压损

失系数为 0.022~0.042。

以上研究或为理论分析或为常温冷态试验，而关

于燃烧状态下的燃烧室总压损失试验尚未见报道。本

文以 3 头部矩形燃烧室为研究对象，针对不同的进口

气流参数和燃烧状态测量燃烧室的总压损失，可为燃

烧室设计提供一定的参考。

1 试验设备及试验件

试验在某高温高压试验台上进行，试验系统由前

转接段、前测量段、试验件、位移机构、后转接段、喷水

段和测试接口等组成，其原理如图 1 所示。

为了更真实地模拟燃烧室内的气流流动过程，采

用 3 头部的矩形燃烧室，如图 2 所示。其由进口整流

段、燃烧室机匣、火焰筒、喷油嘴等组成，其中在机匣

上、下壁布置引线接口用于参数测量。

扩压器的压力测点布置在 2 股腔道入口处，本试

验采用的燃烧室 2 股腔道内的气流马赫数约为 0.07，

气流静压与总压之比为 0.9966，因此可以将气流静压

近似视为与总压相等，以降低测试成本同时达到适当

精度。

为减少测试装置对进口气流的扰动，在燃烧室进

口参数采用总温总压复合耙；为减少受感部对火焰筒

出口气流的阻塞，出口总压的测量采用高度方向 7 点

的可移动式压力测试耙。

2 试验状态及数据处理方法

2.1 试验状态

为了研究不同进口参数对燃烧室流阻的影响，针

对不同进口气流温度、压力、马赫数及油气比对流动

特性进行测试，具体试验状态见表 1。

2.2 数据处理方法

由于采用 3 头部矩形燃烧室试验件，火焰筒两侧

的壁面会对气流的流动产生干扰，因此在对试验数据

进行处理时舍去靠近侧壁面的半个头部内的测点数

据，即取 3～15 号共 13 个截面的测点数据进行处理，

如图 3 所示。

按照测点等面积分布的原则，出口平均总压为

P4avg=

7

j=1
移 14

i=1
移Pij+

7

j=1
移 P3j+P15j

2
84

（1）

式中：i 为测点水平位置编号；j 为测点竖直位置编号；

Pi 为位于 i、j 处的总压测量值。

3 试验结果及分析

3.1 进口气流马赫数对压力损失的影响

一般可将火焰筒折合成为 1 个气体流动阻力元

件[5]，其出口面积大于进口面积。目前，描述燃烧室流

动阻力的主要参数为总压损失系数[6]

啄= p3

*
-p4

*

p3

* （2）

式中：p3

*
，p4

*
分别为燃烧室进、出口气流总压。

燃烧室进口马赫数对压力损失影响的试验结果

进口温度 /K

300

500

800

进口压力 /MPa

0.4，0.6

0.6

1.2

油气比

0，0.023

0.020，0.024，0.026

马赫数

0.2，0.225，0.26，0.28

0.225，0.28

0.225

表 1 流阻试验状态

图 3 出口总压测点分布

图 1 高温高压燃烧试验设备

前转接段 前测量段 试验件 位移机构 后转接段 喷水段

P4/T4 测量

Ps31 测量
P31 换算T3/P3 测量

4 点总温总压复合耙×2 支

进口流量 W3 测量

图 2 3头部矩形燃烧室

进口整流段

燃油喷嘴

燃烧室机匣

火焰筒

测试引线座
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如图 4 所示。

从图中可见，随着进口气流马赫数的增大，燃烧

室的总压损失增加，当来流马赫数从 0.20 增大到

0.28 时，燃烧室的总压损失系数从 0.036 增至 0.076，

其规律为线性增加。根据不可压伯努利方程可知，气

流的流动阻力与其马赫数的平方成正比关系[7-11]，扩

压器和火焰筒的流动损失规律与燃烧室的相似，压力

损失随着气流速度增大而增加，且总压损失系数均与

进口马赫数的平方存在线性关系。扩压器损失和火焰

筒损失占燃烧室总损失的比例如图 5 所示。

从图中可见，尽管随着进口速度的增大，压力损

失不断加大，但是 2 部分的损失比例基本不变，在燃

烧室总压力损失中，扩压器损失占 56%，火焰筒损失

占 44%。本试验件所用扩压器为典型的突扩型扩压

器，其压力损失主要包括前置扩压器的摩擦损失、壁

面附面层损失及突扩段的突扩损失，这几种损失可以

抽象为具有不同损失系数的局部阻力损失，而流体的

局部损失规律一般可以概括为流体速度平方的函数。

同理，火焰筒的压力损失主要包括壁面的摩擦损失、冷

却孔和主燃孔和掺混孔等开孔的阻力损失[12-15]。根据不

可压缩伯努利方程可知，其压力损失与气流速度平方

相关。因此，在扩压器与火焰筒内流动的气流在冷吹风

条件下具有相似的损失模式，其损失比例也基本相同。

3.2 进口温度对压力损失的影响

在进口压力为 0.6 MPa 的条件下，针对进口气流

温度为 300 K 和 500 K 时，分别测量不同来流马赫数

下的燃烧室总压损失，如图 6 所示。

从图中可见，进口气流温度的变化对总压损失的

影响不是很大。一般来说，进口气流雷诺数很大，燃烧

室处于流动的自模化状态，虽然进口温度的提高增加

了气流的黏性，但是对于燃烧室内的气流流态并无影

响。扩压器及火焰筒压力损失的占比如图 7 所示。

从图中可见，在自模化状态下的燃烧室扩压器与

火焰筒的流动损失占比基本不受来流温度的影响。

3.3 进口压力的影响

在保证燃烧室进口速度一定的条件下，测得进口

气流总压分别为 0.4 MPa 和 0.6 MPa 时的燃烧室压

力损失如图 8 所示。

从图中可见，进口压力对燃烧室总压损失基本无

影响。进口压力对扩压器及火焰筒的流阻损失分配基

本无影响，如图 9 所示。

3.4 油气比的影响

在进口压力为 1.2 MPa，进口温度为 800 K，进口

马赫数为 0.225 的条件下测得不同油气比对燃烧室

总压损失的影响结果，如图 10、11 所示。

燃料燃烧时相当于给火焰筒内的气流增加了额

外的动量，根据文献[2]的分析，气流的总压损失会随

图 4 不同来流马赫数下的

压力损失

图5 不同来流马赫数下压力

损失占总损失比例

图 6 不同进口气流温度下

的压力损失

图 7 不同进口气流温度下

压力损失占总损失比例

图8 不同来流压力下的燃烧室

压力损失

图9 不同来流压力下的燃烧室

各部分压力损失比例

图 10 不同油气比下的

压力损失

图 11 不同油气比下的压力

损失占总损失比例
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着加温比的增大而增加。从试验结果可知，燃烧室的

油气比从 0.020 增大到 0.026，燃烧室的总压损失增

加了 5%。

从图 11 中可见，随着油气比的增大，扩压器损失

在整个燃烧室压力损失中的占比逐渐减小，而火焰筒

的损失占比逐渐增大，这是因为燃烧过程仅在火焰筒

中进行，则由燃烧导致的总压损失也主要发生在火焰

筒中，因此其比例随着油气比的增大也即温升的增加

而变大。

在进口气流温度为 500 K、进口压力为 0.6 MPa

的条件下，测得不同燃烧状态下燃烧室总压损失随着

进口马赫数的变化规律，如图 12、13 所示。

从图 12 中可见，在燃烧状态下燃烧室总压损失

比在冷态条件下的有所增加，在本试验条件下其增加

约为 3%，且主要体现在火焰筒的压力损失上，而扩

压器的损失基本不变。从图 13 中可见，燃烧对火焰筒

的压力损失的影响较大，其损失比例增大。

4 结论

针对不同进口气流条件，采用试验方法对燃烧室

的压力损失进行测量，根据试验结果得到以下结论：

（1）燃烧室总压损失系数随着气流进口马赫数的

增大而增加，且与进口马赫数的平方呈线性关系；

（2）扩压器与火焰筒的压力损失规律与燃烧室损

失规律基本相同，可将燃烧室的压力损失视为扩压器

与火焰筒损失的线性叠加；

（3）由于温度升高导致的气流黏性增加，但是对

处于自模态的燃烧室的流动损失特性基本无影响；

（4）燃烧室进口压力对总压损失及压力损失的分

配无影响；

（5）随着油气比增大也即温升的提高，燃烧室总

压损失增加，在本试验条件下增加比例约为 5%，燃

烧时的总压损失相比冷态时增加了 3%，且主要发生

在火焰筒上。
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图 12 有无燃烧状态下的

压力损失

图 13 有无燃烧状态下的

压力损失占总损失比例

Ma2
0.05

燃烧室损失 FAR=0
扩压器损失 FAR=0
火焰筒损失 FAR=0
燃烧室损失 FAR=0.023
扩压器损失 FAR=0.023
火焰筒损失 FAR=0.023

0.60

0.55

0.50

0.45

0.40

0.35

0.30

0.25

0.20

0.08

0.07

0.06

0.05

0.04

0.03

0.02

0.06 0.07 0.08

扩压器损失 FAR=0
火焰筒损失 FAR=0
扩压器损失 FAR=0.023
火焰筒损失 FAR=0.023

Ma2
0.05 0.06 0.07 0.08

65


