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活塞式航空发动机功率修正公式
南华动力机械研究所　　陆志英

一、新公式和两种广泛使用着的老公式
在发动机出厂前的检验性试车和台架持久性考核试车时, 需要足够准确而简便的功率修

正公式。然而各国的功率修正公式, 有的误差较大, 有的又较繁杂。作者为此进行了研究, 提

出一种新的简化公式 (1) , 并列出苏联公式 (2) [1 ]和英国公式 (3) [2 ]进行比较。

P c = P o (500 + to) p cA ö515 (1 - x h ) p o (1)　

P c = P o (500 + to) p c〔1 + 01002625 (p o - p c)〕A ö515 (1 - h ) p o (2)　

P c = (P o + P f ) (M c - p′cöR ) ö〔1 + C ( tc - to)〕(1 - x h ) (M o - p′oöR ) - P f (3)　

式中 P 为功率 (kW ) , t 为进气温度 (℃) , h 为水蒸汽分压ö大气压力, p 为大气压力

(kPa) , C 和 x 为温度和湿度修正系数 (表 1) , Z 为空燃比。

图 1　进气压力与进气温度关系图

表 1　温度修正系数和湿度修正系数

空气ö燃油比

Z c

9 10 11 12 13 14 15 16

C (×10- 5) 167 181 195 207 216 224 226 228

x 2115 1180 1154 1132 1118 1107 1102 1100

　　 p
′—排气背压 ( kPa ) , M —进气压力

(kPa) , R—活塞压缩比, r—增压器增压比, k—

增压器常数, N —曲轴转速 (rpm ) , d—气缸直

径 (mm ) , l—活塞行程 (mm ) , n—气缸数。下

标“o”表示仅修正了仪表误差之后的观测状态,

“c”表示修正到要求的大气条件之后的校准状

态。“f ”表示磨擦。P f = 27×10- 16
N

2
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2
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n , 当

燃油流量不变时 Z c= Z oö(1- h ) , M c= rcp c, M o

= rop o, 当 to> tc时 rc= roö〔1+ k ( to- tc)〕, 当

to< tc时 rc= roö〔1+ k ( tc- to)〕, A = M cöM o, 增压纯空气的发动机时见图 1, 增压油气混合

物时, 取A = 1, 因为 k≈ 0。

以上三种功率修正式均针对节气门全开的工况而言。节气门未全开而能保持进气压力不

变的诸工况, 若需修正其功率, 只需再乘一项 p oöp c即可。

二、新修正式之优点
1. 简单　这从比较修正式的外形即可断定。现说明简化的内容和理由如下:

本文于 1989年 10月收到。



　　 (1) 略去摩擦功率 P f　因为大气条件主要通过 t和 p
′影响 P f , 在试车台上 t和 p

′实际变

化幅度很小, 故在出厂前的检查性试车和台架持久性考核试车时, 完全可以略去。 (2) 式亦

未用 P f。 (3) 式虽然认为 P f 与 P o同步变化, 但也认为 P f 同M 无关, 则实际上自相矛盾。

(2) 略去排气背压 p
′　不论有无涡轮增压器, p

′指的是排气管通大气出口处压力。试车台

上该管段短粗, p
′十分接近于 p。其它条件不变时, M∝ p , 即M = rp。由 (3) 式含 p

′的项:

(M c - p′cöR ) ö(M o - p′oöR ) = (M cöM o) (1 - 1örR ) ö(1 - 1örR ) = M cöM o = p cöp o

　　此结果表明在 (3) 式里, p
′实际上不影响 P , 或者影响极微。只有当M 也不变而改变 p

′

时, P 才会改变。如飞机在发动机某工况的临界高度以下升降而保持该工况时, 功率将随飞机

的升降而增减。同理, 在地面试车而发动机在巡航功率工作时, 也会出现M 不变而 p 有变化

的情况。由于同一地点 p o偏离 p c 的最大值不易超过±115kPa, 由 (2) 式可知此时 P o偏离 P c

不超过 014◊ 。可见在出厂试车和持久试车时可以略去 p
′的影响。在地面测定发动机高度特性

时, 当然不能忽略 p
′的影响。可用因式 〔1+ 01002625 (p o- p c)〕修正[3 ]。

2. 准确性较高　 (1) 式可缩小功率差别, 大幅度提高修正准确性 (表 2)。原因如下:

表 2　同一台发动机在同一个试车台用同一套螺旋桨、设备和仪表实验的结果

试验

日期

大气条件

t

(℃)
h

p

(KPa)

发动机温度 (℃)

to
滑

油

气缸 (缸号)

最高 最低

Zc x

功率 (kw )

Po

Pc

(2)
式

(1)
式
缸温
修正

880120 214 01007 1001557 17 65 190 (1) 160 (6) 11122 11490 29110 29614 29715 29612

880824 2710 01028 1001504 39 60 215 (1) 200 (8) 11152 11415 26510 28715 29112 29612

890309 1611 01015 1011760 25 60 195 (9) 175 (7) 11121 11490 28414 29013 29513 29513

注: 三次试验节气为均全开, 转速不变。880824的P o特别小是气缸温度特别高之故。气缸修正是以最热的气缸为准, 将

温度修正到 195℃, 则三次试验的P c值十分接近。 (根据测试, 气缸温度每上升 10℃, P o平均下降 0185◊ )

(1) 考虑了湿度对气缸内混合气燃烧结果的影响　高湿地区夏季的 h 可达 0104。当 h>

01015时, 燃气压力将有实质性的下降, 也就降低了指示功率[4 ]。起飞和最大连续状态下 h 可
以影响功率值达 2◊ , 故应考虑。

(2) 避免了考虑摩擦功率可能带来的误差　发动机试车时, 在既定工况下, 若滑油进油
温度也不变, 则只有大气条件可能影响摩擦功率。不过只能影响与活塞上气体力有关的那一
部分。其影响的程度如何? 众说不一, 而且与不同的型号结构有关。由于情况十分复杂, 故
而与其含糊地修正摩擦功率而造成误差, 不如不理会反而误差小些。

BCA R 中计算 P f 式的常数项 (217×10- 16) 属特征系数, 而不同型号发动机的此系数甚
至可以相差 25◊ 以上) 通用于各种型号的发动机, 也是很粗略的。否则可以理解为P f 与 p im

无关。但是 (3) 式显然认为 P f 同 p im有着成正比例的关系, 因分母里的C、 to、x、h、M o和

p
′
o 都影响 p im。这样, BCA R 的规定不仅在理论上自相矛盾, 而且由于 P f 计算式很粗略如实

际大气条件偏离标准大气条件较多, 则考虑 P f 将使功率修正过度而造成不应有的误差。
故本文提出的新修正式补充了苏联公式的不足, 避免BCA R 公式的误差, 使用简便。但
还可研究改进。例如探讨气缸温度对功率的影响和摩擦功率的精确修正等课题, 尚待深入。
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OPTIM IZATION OF STRUCTURAL PARAM ETERS
OF VENTILATINGN FANS

J iang Zhen l iang (N angj ing A eronau tica l Ins titu te)
ABSTRACT　　　　Cen trifugal and ax il ven t ila t ing fan s are op t im ized by u sing

differen t ob ject ive funct ion s, d ifferen t variab les of design, d ifferen t con stra in t fo rced
condit ion s, d ifferen t m ethods of op t im izat ion. T he resu lts show that they have common
featu res. T he efff iciency of the op t im ized design is 5210% h igher than the trad it ional design.
If the sta t ic p ressu re to ta l2effect iveness is cho sen as the ob ject ive funct ion, the resu lts w ill be

mo re sat isfacto ry. th is p rocedu re of op t im izat ion m ay be modisf ied easily to app licab le to a
b low er and a comp resso r.

TECHN ICAL NOTES

W J5A MOD IF ICATION AND EXPER IM ENTAL RESUL TS
L i J ingha i (N anhua Power P lan t R esea rch Ins titue)

ABSTRACT　　　　W J5A comp resso r has been modified. T he perfo rm ance data
ob ta ined in test ing p rio r to and after the modif ica t ion of the comp resso r are compared. T est
resu lts ind ica te that the perfo rm ance of the modif ied comp resso r is grea t ly imp roved. In the
case of the rela t ive co rrected speed N{ np1 = 110, the m ax im um isen trop ic eff iciency of the
modif ied comp resso r Γ3

km ax is increased by 316%. W hen N{ np1= 0170～ 0190, Γ3
km ax is increased by

over 15%. T he p ressu re ra t io and the m ass flow are changed on ly a lit t le a t a ll speeds. W hen
N{ np1> 110, there is no eviden t varia t ion in the comp resso r perfo rm ance.

A POW ER CORRECTION FORM ULA FOR P ISTON AEROENGINES
L u Z iy ing (N anhua Power M ach inery Comp any)

ABSTRACT　　　　A new fo rm u la to co rrect the pow er fo r p iston aeroengines is
p resen ted. It has the advan tage of con sidering the influence of hum idity on pow er in the
simp lif ied calcu la t ion. T heo ret ica l analysis and test data show that th is new fo rm u la is mo re
accu ra te than that u sed befo re.

SIM ULATION CACULATION AND ANALY SIS OF
STEADY ERRORS IN A NONL INEAR SPEED CONTROL SY STEM

Hu Sh im ing (N anj ing A eronau tica l Ins titu te)
ABSTRACT　　　　A m ethod of the dig ita l sim u la t ion is u sed to analyse the steady

characterist ics of the non linear speed con tro l system w ith dead zone and satu ra t ion in deta il.
T he co rrela t ion s of the system steady erro rs w ith the dead zone, ramp segm en t, sa tu ra t ion
and distu rbance are con sidered separa tely. It is po in ted ou t that the steady erro rs are essen t ia l
in the non linear con tro l system sub stan t ia lly. A cco rd ing to the characters of the system in the
w ho le con tro l p rocess. T here are th ree feedback s: F irst is p ropo rt ionövelocityöp ropo rt ion
feadback, second is p ropo rt ion and velocity feedback, th ird is on ly direct feedback, w hen
distu rbance is sm all.
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