
第 9 卷　第 1期 航空动力学报 Vo l. 9 No . 1

1994年 1月 Journal of Aerospace Power Jan. 　1994

飞机飞行中发动机推力的测定
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【摘要】　提出了一种飞机飞行中发动机推力测定的总推力模型。该模型的基本思想是对涡轮后的

混合室和加力燃烧室及尾喷管作一元流动分析, 用三个修正系数考虑实际流动的三元效应、传热

及传质等因素的影响。这三个系数事先由发动机地面台架试验或高空台试验数据优化分析确定。

实际飞行中只需要测量涡轮出口截面上的总压 p *
5 , 加力燃烧室火焰稳定器后的静压 p 6, 尾喷管进

口的静压 p 7 以及外界大气压力 p 0等少量的气动参数就可求得发动机总推力。这种模型测量简单,

计算方便, 求得的总推力精度高, 适用于现代高性能战斗机的推力测量。
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1　前　言

　　飞行中发动机推力的测量是确定飞机推进系统安装性能的关键之一。我国涡喷飞行中推

力的测量主要采用的方法, 适用于较小推力的带有收敛尾喷管的涡喷[ 1] , 而且测量误差较大。

摆动耙法测量直接, 计算简单, 但是主要问题在于, 如果喷口处的马赫数较高, 则对总静压

的测量要进行激波修正。静压误差 1% , 将导致总压气动激波修正量变化约 25% , 对总推力

FG 精度影响很大[ 2]。另外, 由于耙摆动要进行延迟性修正, 还存在耙的烧蚀问题。如果用该

方法来获取飞机的极曲线, 必须把耙的阻力与飞机阻力分开, 分析耙对尾喷管/后机体的干扰

阻力等。国外于 70年代发展了一种燃气发生器方法[ 3]。虽然该法精度高, 但是要求测量的参

数很多。

鉴于以上各种方法的不足之处, 参考文献 [ 4] , 本文提出一种确定飞行中发动机推力测

定的总推力模型, 其精度较高, 测量的参数较少而又计算简便。

2　总推力法的理论基础

　　方法的基本假设是自涡轮后经混合室、加力燃烧室到尾喷管出口为一元流动以及在尾喷

管中为等熵流动。用 3个修正系数K、C 和E 考虑三元流动、动量损失及质量传递等的影响,

这 3个系数由发动机地面台架试验或者高空台试验确定。飞行中只需要测量涡轮后总压 p
*
5 ,

加力燃烧室火焰稳定器后的静压 p 6, 喷管进口处静压 p 7和外界大气压 p 0 等 4个参数就可以

确定发动机总推力 F G。如果发动机带有可变面积的收扩喷管, 还要测飞行马赫数Ma0。

2. 1　发动机总推力 FG

FG = mrV 8 + A 8 ( p 8 - p 0) = A 8〔p 8( k M a8 + 1) - p 0〕 ( 1)　

式中, mr 为尾喷管出口燃气质量流量; V 8、A 8和 p 8分别为尾喷管出口的气流速度、截面积
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和静压, k 为绝热指数, Ma8为尾喷管出口马赫数。由 ( 1) 式可见, 对于收敛尾喷管, 面积

A 8就是喉部截面积 A J。后面可以知道, 根据冷态测定的尾喷管进口截面积A 7和飞行中测定

的气流参数能推定尾喷管喉部截面积 A J ; 根据测定的 p
*
5 、p 6、p 7和 p 0以及试验确定的修正

系数 K、E、C能够计算出Ma8和 p 8 , 进而可求得总推力F G。如果收敛—扩张尾喷管, 则应由测

定的飞行马赫数Ma0和尾喷管喉部截面积确定出口和喉部面积比 A 8/ A J , 然后计算出A 8。

2. 2　根据测量的 p
*
5 和 p6确定 p

*
6

　　为此, 对涡轮出口 5截面和加力燃烧室火焰稳定器后的截面作一元流动分析。由空气动

力学有 dp
*
/ p

*
= ( - k Ma

2
/ 2) dm/m。式中, dm /m代表由于管道中摩擦、气动阻力等引起

的动量损失。我们令 K≡dm/m 并把上式应用于 5～6截面间的流动则可得到:

p
*
6 = p

*
5 / ( 1 + K x 6 / 2)　,　x 6 = 2k/ ( k - 1)〔( p

*
5 / p 6)

( k- 1) / k
- 1〕 ( 2)　

由此可见, 根据测定的 p
*
5 、p 6和修正系数 K 可以求得 p

*
6 。对于一定几何形状的管道来说修

正系数 K 基本上等于常数不变, 在飞行中可以认为是常数。

2. 3　加力燃烧室出口总压的确定

　　在这一段的管道流动中可能存在加力燃烧, 因此除气动阻力之外还可能伴随有热阻、比

热和气体成份的变化。它们的综合影响由冲量函数变化考虑。根据空气动力学基础有 dF/ F=

1/ ( 1+ x ) dA / A - x / 2 ( 1+ x ) dm/m。式中, F= Ap ( 1+ x ) 为冲量函数, x≡kM a。

把上式应用于加力燃烧室进口 6截面和出口 7截面之间, 用差分代替微分并注意到△F 67

= A 7p 7 ( 1+ x 7) - A 6p 6 ( 1+ x 6 ) , 最后可以得 x 7= ( p 6 / p 7 ) { 1+ 〔x 6 ( 1- dm /m/ 2) / ( 1+

△A 67 / A 6)〕} - 1。令 C≡ ( 1- dm/m/ 2) / ( 1+ △A 67/ A 6 ) 则

x 7 = ( p 6/ p 7) ( 1 + Cx 6) - 1 ( 3)　

由 ( 3) 式可知, 根据测定的静压 p 6、p 7以及试验确定的修正系数 C可以计算出 x 7即 k Ma7,

进而不难求得总压 p
*
7。修正系数 C代表了加力燃烧室中的气动和喉部面积的变化。根据修正

系数的优化经验, 一般系数 C可以回归为一条关于 ( A J / A 7 ) 的二次曲线, 或者等于常数不变。

2. 4　尾喷管进口截面 7至喉部截面 J之间的流动

　　在此段管道中的流动总压损失用修正系数 E 来考虑:

p
*
J = p

*
7 - E ( 4)　

根据文献 [ 5] 的经验, 修正系数E 最好回归为关于静压 p 6的一条直线。

飞行中尾喷管的喉部截面积 A J , 是根据冷态下测定的进口截面积 A 7 (飞行中认为 A 7不

变) 推定的。喉部堵塞与不堵塞则分别有:

A Jp
*
J = A 7p

*
7 q(Ma7)　,　A Jp

*
J q(MaJ ) = A 7p

*
7 q(Ma7) ( 5)　

式中的MaJ 可由压力平衡求得。

为了使求得的总推力有较高的精度, 必须优化确定修正系数。

3　修正系数的优化确定、总推力模型的准确度

　　修正系数 K、C 和 E 优化确定的目的是使飞行中测量求得的推力与实际的推力差异最

小。具体做法是利用发动机地面台架试验, 但为了使测量求得的推力更加精确最好能利用高

空台试验数据。选取发动机使用包线内一些特征点, 测得 p
*
5 、p 6、p 7和 p 0以及直接测量得

到推力值, 应用优化方法求定出 K、C 和 E 各自的变化规律, 然后应用到飞行测量当中去。
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本文以文献 [ 5] 提供的 J85-GE-21发动机高空台试验的有关数据作了具体的优化分析以

确定出最佳的修正系数值。表 1为有关的试验数据。

表 1　J85- GE- 21 发动机高空台试车数据

H = 7620m　　　　　Ma0= 0. 90　　　　　p 0= 3. 75N/ cm 2　　　　　A 7= 1468. 39cm 2

油门杆位置 (°) 最大 85 78 72 62 58 50 38 28 105 110 115

p *
5 ( N/ cm2) 17. 2 16. 8 15. 0 13. 9 12. 6 11. 2 9. 4 7. 9 7. 0 17. 2 17. 04 17. 0

p 6 ( N/ cm 2) 14. 6 14. 1 12. 8 11. 2 10. 0 8. 5 7. 5 5. 9 4. 9 14. 66 14. 6 14. 56

p 7 ( N/ cm 2) 14. 6 14. 1 12. 0 11. 2 10. 0 8. 6 7. 5 5. 9 4. 9 13. 8 12. 4 11. 2

实测推力 FC ( N) 12500 12000 11000 10000 8750 7500 5500 4000 1300 14500 16500 17500

备　　注 加力 加力 加力

优化时的目标函数: f ( K , C, E ) = FC- F G。式中, FC 为测量推力值; FG 为计算推力

值。

物理意义上的约束条件: 　p
*
5 - p 6> 0　, 　p

*
6 - p 6> 0　, 　p

*
6 - p 7> 0　, 　p

*
7 - p 7> 0

本文首先用有约束的复合形法确定出修正系数的大致范围。该方法是在非线性约束的 n

维空间内取 2n个顶点构成复合形, 然后对复合型各顶点函数值逐一进行比较。为了提高结果

精度, 由复合形法的结果作为初值, 再采用精度的无约束 POWELL 方法进行优化。本方法用

于 n元函数 f ( x ) 的无约束极小值, 采用直接法, 不需求导数。表 2是最后的优化结果。从

中可看

表 2　POWELL 算法优化结果

油门杆位置 (°) K C E×10- 1 f ( x )

最大 0. 554856 - 0. 100136 0. 171185 0. 837247×10- 7

85 0. 585874 - 0. 0998314 0. 236154 0. 487774×10- 5

78 0. 563406 - 0. 100173 0. 170636 0. 869459×10- 8

72 0. 589157 - 0. 101082 0. 376415 0. 832269×10- 5

65 0. 606314 - 0. 100156 0. 195958 0. 110580×10- 5

58 0. 622824 - 0. 100136 0. 171648 0. 782226×10- 7

50 0. 630045 - 0. 0992700 0. 251798 0. 819528×10- 6

38 0. 682919 - 0. 0998304 0. 671675 0. 119843×10- 7

28 1. 266590 - 0. 0959836 - 0. 469469 0. 221769×10- 6

105 0. 535273 - 0. 100729 - 0. 169112 0. 116824×10- 7

110 0. 513156 - 0. 0998269 0. 943564 0. 25240-×10- 6

115 0. 528930 - 0. 0950775 0. 166646 0. 28430×10- 7

出, 推力计算的精度很高, 而且经回代检查符合约束条件。在任一个工作条件下采用相应的

系数值, 测定的总推力误差非常小。为了应用到飞行试验中去, 可以采用系数 K 和C 各自己

的平均值, 而系数 E 回归为关于 p 6 的一条直线。如果将表 2中的K 和 C取平均值, 则 K =
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0. 6399, C= - 0. 09935。将E 回归为关于 p 6的直线 E= 0. 139926×10
- 3
p 6+ 0. 2233×10

- 5
。将

上述 3个系数应用于 J85-GE-21, 将实测的与由模型算得的总推力值比较如表 3。

表 3　总推力值的比较

H = 7620m　　Ma0= 0. 90　　p0= 3. 75N/ cm2　　A7= 1468. 39cm 2　　J85-GE-21

油门杆位置 (°) 85 78 72 62 58

实测总推力 ( N ) 12000 11000 10000 8750 7500

计算总推力 ( N ) 12012. 53 10743. 29 10053. 68 8973. 81 7716. 15

相对误差 ( % ) - 0. 104 2. 33 - 0. 54 - 0. 256 - 2. 89

如果要在所有的飞行条件下测定发动机总推力, 则需要选取使用包线内的一些特征点进

行发动机的高空台试验, 测得有关的压力和总推力值, 然后用优化方法确定出修正系数。

总推力模型测定发动机总推力的精度主要决定于测量压力仪表的精度。根据文献 [ 6] 的

分析, 测定的总推力误差不大于 2. 5%。这与文献 [ 5] 的结论是一致的。

结论　 ( 1) 采用 3个修正系数 K、C和 E , 只需要测量少数几个气动参数就可以推定飞

行中发动机的总推力。( 2) 以 K 和 C系数的形式所表示的管道中的总压损失, 理论上和实际

上都变化不大, 可以采用平均值用于飞行中。修正系数 E 随飞行条件和发动机的工作状态而

变, 在本模型中将它回归为一条关于 p 6的直线。( 3) 使用该模型, 为了达到满意的精度必需

有一定数量的发动机高空台的试验数据以优化确定修正系数。( 4) 为了提高在涡轮后总压与

尾喷管进口静压之差值较小的状态下的总推力测定精度, 要求进一步提高上述压力测量的精

度。( 5) 本模型只能测定飞行中发动机的总推力。要进一步确定净推力 FN , 还需要测定通过

发动机的空气质量流量和飞行速度。因为 FN = FG- maV 0 , ma为发动机的空气质量流量, V 0

为飞行速度。
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FULL- LENGTH PAPERS

A METHOD FOR DETERMINING AIRCRAFT ENGINE GROSS
THRUST IN FLIGHT

Lian Xiaochun, Chen Fuqun, Shen Shaoying
(Northwestern Polytechnical University )
Liu Xuanwin ( Institute of Flight Test )

ABSTRACT　　　　A method, “g ross thrust model”, is developed to determ ine g ross
thr ust of jet eng ine and afterburning turbofan engine in f light test ing . This model is able to
determine the g ross thrust of modern engines w ith an acceptable deg ree of accuracy only by
using a few of pressure measurements. The gro ss thrust model is based on a one-dimensional
analy sis o f flows in m ixer, af terburner and nozzle. Some co rrect ion coef ficients are required
to account for three-dimensional ef fects, the ef fects of f rict ion and mass tr ansfer, as w ell as
the ef fects o f the simpl ifying assumpt ions used in the theor y. The correct ion coef ficients in
the model are K, C and E. Both K and C are constants, w hereas E varies w ith eng ine oper at-
ing condit ions. In or der to determine the reasonable coef ficients K, C and E, it is necessary
to acquir e engine test ing data in the alt itude facil ity at flig ht condit ions as much as po ssible.
A comparison w as made between the data determinat ion fr om the g ross thrust model and the
gr oss thrust measur ed f rom the alt itude facility for engine J85-GE-21 at H= 7620m, M a0=
0. 90. It demonstr ates that the accuracy of the gr oss thrust model is about 3. 0 percent and
depends on the pressure dif ference betw een the total pressure of the turbine discharge and
the static pressure o f the nozzle inlet .

AN EXPERIMENTAL STUDY OF AERODYNAMIC PERFORMANCE
AND AEROACOUSTIC CHARACTERISTICS

OF A SERIES OF PROP- FANS
Wang Po, Ren Liyun, Peng Zeyan

( Beij ing University of Aeronaut ics and Astronaut ics)
ABSTRACT　　　　Aerodynamic performance and aer o-acoust ic char acter ist ics o f

st raight ( un-sw eep)、fo rw ar d-sw eep and backw ard-sw eep blade w ith dif ferent installed an-
gles have been invest igated experimentally under the take-off condition. From their compara-
tiv e study the follow ing conclusions have been drawn. ( 1) An optimal prop-fan design should
be made by combining bo th high aerodynamic perfo rmace and low aer odynamic noise; ( 2)

Blades w ith sw eep have potent ials fo r noise reduct ion; ( 3) T ip-load reduct ion prop-fan blade
design w ould be benefit to low er ing the noise level as w ell as to the pr op-fan eff iciency im-
provement .

A HIGH- ORDER ACCURACY TVD EULER SOLVER
FOR 3D FLOWS IN TURBINE CASCADES

Gu Fahua, Wang Zhongqi , Yang Hong, Feng Guotai
(Harbin Institute of Technology)

ABSTRACT　　　　A third-order accuracy implicit appro ximate facto rized T VD code is
developed using Chakravarthy- Osher scheme to solve the steady flows in annular turbine
cascades. T he governing equat ion is the 3D Euler equat ions in arbitary curv il inear coordinate
sy stems in terms of cy linder coordinate system velocity components. Beam- Warming factor-
ization and upw ind difference are adopted to discretize the implicit term , and the explicit one
is discret ized by Chakravarthy- Osher TVD numerical f luxes. The boundary condit ion is ob-


