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【摘要】　从推力的定义和表达式及其导出的条件出发,讨论了航空发动机地面与飞行状态下在各

类试验设备上推力的确定方法和程序以及必须进行的发动机部件与模型试验、整机地面试验和模

拟高空试验乃至飞行试验,并分析了模拟高空试验在正确确定飞行推力中的重要作用。
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1　评定航空发动机推力等性能的基本条件
　　航空发动机推力的一般定义为:远离尾喷管出口截面 00上排气流的动量与进口远前方截

面 0上内流动量之差[1 ]。

假设: (1)不考虑航空发动机尾喷管出口 (9- 9)下游内外流滑流表面的摩擦,也不计及内

外两股气流之间的质量交换、动量交换和能量交换,尾喷管后足够远的 00截面上的动量损失

计入动力装置的阻力; (2)重力、磁力、电动力等实体力和流体静力可以忽略不计; (3) 0 至 00

截面之间流动为定常的一元流动; (4) 0和 00截面流速分布均匀、压力分布均匀且等于未扰动

的大气压 P 0,推力方向与自由流方向平行; (5)航空发动机外部无气流流动。推力表达式为:

FN = W 9V 9 + A 9 (P S 9 - P 0) - W 0V 0 (1)

式 (1)中的前两项之和称为总推力 F G9,W 0V 0 是自由流动量 F R。

发动机海平面静止状态试验 F R 为零; 飞行试验和模拟高空试验中,都是用测出的空气质

量流量W a= W 0 和飞行速度V 0 计算确定 F R。以下着重研究发动机总推力的测量与确定问题。

评定航空发动机推力等性能的基本条件一般可归纳为: (1)按国标GB 1920《标准大气》;

(2)工质为理想的干空气; (3)按设计点确定的发动机进气总温,其偏差不大于±3℃; (4)地面

试车时,发动机进口和出口 (或距进出口足够远处)为未扰动的静止大气; (5)发动机试验时外

部无气流流动或可修正外流影响; (6)无进气畸变; (7)进气压力恢复 Ρin l按型号规范规定或按

公式:M a 从 0至 110, Ρin l- 110,M a 从 110至 510, Ρin l- 110- 01075 (M an- 1) 1135; (8)指定主排

气管和喷管以及风扇排气管和喷管,并用面积不可调尾喷管; (9)无飞机系统引气和功率分出。

要保证上述基本条件,用高空模拟试车台的直接连接式高空试验舱 (以下简称高空台)比

较理想; 地面状态习惯用理想的地面露天试车台; 其他如地面室内试车台以及原型机试飞,都

受到一定的限制,难以满足上述基本条件。



2　地面试车
　　由于地面室内试车台空间有限和发动机排气冷却的需要,一般有 2- 3倍于发动机空气流

量的空气流过试车间,发动机前试车间内气流速度不为零,发动机外部有空气流动。利用动量

定理可推得发动机总推力表达式:

F G9 = FM + W aV a + 5B + 5D (2)

式中, FM 为测力系统测得的 (推)力,W aV a 为发动机前试车间内的气流动量, 5B = A 1 (P sa -

P sb)为压力面积力或浮力, P sa为发动机进口前足够远的试车间静压, P sb是尾喷管出口环境静

压, 5D 是作用于发动机外表面和支承结构上外流阻力。一般地面室内试车台,W aV a 小于 F G9

的 5◊ , 5D 小于 F G9的 2◊ , 5D 小于 F G9的 015◊ [1 ]。实践证明,发动机在地面室内试车台试验

时,由测力系统测得的推力与发动机总推力最大可能相差 715◊ [1 ]。显然,地面室内试车台测

出的推力必须进行修正。英国叫做动量修正,美国则用一个试车间因子来修正,这些修正值一

般由理想的露天试车台对比校准试验得出,其大小与地面室内试车台的气动布局、结构形式以

及发动机的结构形式与大小等因素有关。

由 (2)式可知,要 F G9= FM 的条件是 (2)式等号右边后三项零,即发动机进口前试车间气

流速度为零,绕发动机流过的气流速度为零,发动机进口前足够远处和发动机尾喷管出口环境

的压力相等,冲压比为 110。由此可见,发动机地面试车,只有外部流动的影响可忽略不计时,

才可能用直接测量力的办法确定发动机的推力;否则,在有外流的情况下测得推力总有阻力成

份。这样,一方面要有理想的地面露天试车台; 如在空旷的露天,试车台地形要特别选择和处

理,并经过空气动力吹风确定。按 60年代国外推荐的数据,至少排气方向 50米以内、两侧 30

米以内无建筑物,并将发动机安装于离地面足够高的悬臂支架上。要求试车时,发动机周围基

本上无气流流动,也不受地面涡的影响; 另一方面要选择好试车时的环境条件,限制风速 (按

60年代国外推荐的数据,迎面风速应小于 18152 km öh,侧风应小于 8 km öh)、对准风向、尽量

不在高湿度和降雨时试车等。否则要进行大气湿度修正 (见国军标GJB 359- 87)、进气道冷凝

修正、发动机进气温度等修正 (见GJB 378- 87)。修正越多,误差越大。况且要建立一个理想的

地面露天试车台,国外也是处于日臻完善的阶段。

发动机地面试车时,一般将测出的发动机性能数据,利用相似原理导出的换算公式,且经

过进气温度或比热等项修正,换算到标准的或规定的大气条件下的发动机性能数据。中外大量

发动机试验证实,发动机进气压力在 (017- 11013)×105 Pa 绝对范围内,对按传统的换算公式

没有影响。文献[ 2 ]也指出,当发动机进气总压力为 (017- 1101325)×105 Pa 绝对时,雷诺数对

发动机性能的影响可忽略。评定发动机推力等性能试验可在进气压力 (017- 1101325)×105

Pa 绝对时进行。

3　模拟高空试验
　　总推力的确定。高空台可达到上述评定发动机推力等性能的全部基本条件;可按设计点进

气总温试验; 保证工质为理想的干空气; 发动机前无气流动量的影响; 进气流场品质可达到美

国军用规范A IR 1419均匀流场的要求;不需要进行湿度修正、进气道冷凝修正、发动机进气温

度等修正;只是发动机外流不全为零,但比地面室内试车台小得多,而且高空台有抽气设备,可

模拟各种外流条件由试验来减少或消除外流的影响,因而可正确确定发动机的推力。单排气喷

管的发动机在高空台试验时,同理可推得总推力表达式:
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F G9 = FM + W 1V 1 + A 1 (P s1 - P 0) + 5D + 5 S (3)

式中,W 1V 1 为进气动量, A 1 (P S 1- P 0)为进气道压力面积力, 5 S = A S (P S S - P 0)为滑动连接处

的压力面积力和气流冲刷力,以上各项高空台试验时均可直接测出; 5D 为发动机表面和支承

结构上的外流阻力。一般 5D 和 5 S 小于 015◊ F G9
[1 ]。其中, 5 S 在高空台试验时可直接测出,剩

下 5D 就更小了,且比地面室内试车台试验小得多; 还可通过模拟高空试验状态下校准测力系

统或按试验直接测出的外流阻力系数来减少或消除外流的影响。

性能换算。在小偏差范围内测出的发动机性能数据,能延用一般的性能参数换算公式,换

算为规定试验状态的数据。不过模拟高空试验中,为减少换算误差或不修正传统的换算公式,

一般要严格限制进气温度模拟偏差 (例如不大于±3℃) ,而对进气压力模拟偏差限制较宽。在

高空台模拟海平面静止状态试验时,进气压力调到 (017- 0197)×105 Pa 绝对,对发动机推力

等性能无任何影响。

4　航空发动机飞行推力确定的方法
　　要确定发动机的飞行推力,就要在高空台、地面试车台和部件试验器上分别进行发动机整

机试验、部件试验和缩尺模型喷管试验校准,要求出飞行推力与飞行中可测量参数的关系; 确

定进气压力、进气温度和发动机压力比对其性能的影响; 得出或确定尾喷管系数; 确定压气机

放气、功率分出和进气畸变对发动机性能的影响;并在规定的模拟高度和飞行条件下确定发动

机性能。

整机校准试验。飞行试验用的发动机校准可在高空台、地面试车台上进行。但由于燃气涡

轮发动机各部件性能和转子转速匹配等受高度和飞行速度的影响较大,地面试车不能确定这

些影响; 高空台提供了确定这些影响的最大灵活性,它能在宽广的飞行谱下试验,可在飞行推

力评定计划的全部模拟飞行状态进行校准,能在整个喷管工作压比范围内确定尾喷管性能系

数,并能确定高度和进口条件对发动机性能的影响; 按美国军标A IR 1703的规定,带加力燃烧

室的航空涡轮风扇发动机、高函道比航空涡轮风扇发动机,必须在高空台上进行校准[1 ]。各类

航空发动机高空台校准程序见参考文献[ 1 ],并要求得出: (1)空气质量流量和发动机或风扇转

速与进口导向叶片位置的函数关系; (2)加力和非加力状态喷管进口压力与涡轮出口压力的函

数关系; (3)喷管进口总温与燃油流量和空气质量流量的函数关系; (4)喷管推力系数与喷管压

比和测量的喷管面积函数关系。

缩尺模型喷管试验。缩尺模型喷管试验主要用于: (1)确定喷管性能随喷管压力比的变化

关系; (2)将地面试车喷管系数外推到飞行时较高的喷管压力比; (3)由于喷管亚临界流动,在

有外流ö无外流影响的情况下,修正地面试车和模拟高空试验的喷管系数。

部件试验。用于确定航空发动机质量流量和风扇对核心流分流的压气机流量特性图、涡轮

喷嘴流量参数和其它内部截面参数。

地面校准试验 (主要是高空台校准试验)和尾喷管模型试验得出有关系数后,才有条件在

飞行试验中测量少量的参数,利用下述方法确定发动机的飞行推力。

总性能法。由一套因次或无因次曲线、一套表格和将推力与可测量的发动机工作参数联系

起来的计算机程序组成。此法的特点是:不要在发动机排气流路中安装特殊的测量仪表。

燃气流路ö喷管法。在发动机有关部件内流路中测量参数,运用质量连续、动量和能量守恒

定理,以计算发动机中不同截面的流动状态,并使用由模型和全尺寸试验数据导出的喷管性能
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系数,以得出发动机总性能。此法特点是:要在发动机不同截面上安装特殊的校准和测量仪表。

简化总推力法。利用发动机涡轮后管道中测得的总压、静压和环境静压来计算总推力。方

程建立是以一元流动分析为基础。为了考虑三元流的影响、摩擦和质量交换的影响以及解方程

时简化假设的影响,需要一些试验 (特别是发动机在高空台模拟高空校准试验)求出的修正系

数。此法的特点是:克服了燃气流路ö喷管法要在高温区测量发动机排气温度和尾喷管喉道面
积等参数的困难,而且测量参数比燃气流路ö喷管法少得多。
摆动耙法。用经过校准的摆动探头或探头耙,横扫喷管出口截面,测量尾喷管出口的总压、

静压、总温和流动方向,以计算出排气质量和总推力。此法因测量误差很大,故一般不用。

安装节测力法。飞行试验中,直接测量由发动机安装节传到飞机上的力。使用时,要根据

发动机在飞机上安装和结构特点,对加到安装节上的附加力进行修正。这样又提出了一系列新

的测量和分析问题,实际使用受到一定限制。

5　结　论
　　为正确确定航空发动机的推力,特别是飞行推力,应先在地面试验设备上,主要在高空台

上进行发动机校准试验和尾喷管模型校准试验,确定飞行推力等参数与飞行时发动机中可测

各物理量之间的数学模型关系式,才有条件进行飞行推力测量。国内外实践证明,高空几乎可

以达到上述评定发动机推力等性能的全部条件,其确定航空发动机推力的方法可以准确地确

定高空或地面状态发动机推力等性能。高空台是功能最强的校准工具。带加力燃烧室的航空

涡轮风扇发动机、高函道比航空涡轮风扇发动机,必须在高空台上进行校准试验; 再按照航空

推进系统 (发动机)的布局,选择技术先进、精度高、花钱少的飞行推力确定方法,通过原型飞机

试飞确定飞行推力。

参　考　文　献

1　杜鹤龄,徐通源等译,吴大观审校. A IR 1703飞行推力的确定 (A IR1703 IN - F ligh t T h rust D eterm ination). 北京: 航空航

天工业部 301研究所, 1991: 12

2　英国R. R. 公司. M inu tes of a M eeting O lympus 593 Perfo rm ance Rep resen tative H eld to D iscuss A T F V ersus T est Bed

Comparisons. Perfo rm ance T echn ical Repo rt, PTR 90167, 29th M ay, 1968

(责任编辑　魏星禄)

293 航 空 动 力 学 报 第　12　卷



N um erica l Sim u la t ion

PERFORM ANCE PRED ICT ION
OF BOW ED VANE AX IAL - FLOW TURB INES

Y u Qing
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　210016)

ABSTRACT　　　　A m ethod fo r the perfo rm ance p redict ion of ax ia l- f low tu rb ines

w ith bow ed and conven t ional vanes is p resen ted, w h ich u ses flow funct ion as con tro l equat ion

on S2 su rface. P rofile lo ss is ca lcu la ted by num erica l m ethod on severa l S1 flow su rfaces.

Secondary lo ss and t ip - leadage lo ss are emp irica lly est im ated w ith p itch- w ide average lo ss2
es along the cascade b lades. T he effect of the b lade bow ed angle on the secondary lo ss is tak2
en in to accoun t. T he comparison of the p redicted resu lts w ith experim en ta l data confirm s the

feasib ility of the m ethod.

Key W ords　Perfo rm ance analysis　P redict ion techn iques　T u rb ines

M EASUREM ENT AND D ETERM INAT ION
OF AEROENGINE THRUST

D u Hel ing
(Ch inese Gas Turbine Es tablishm en t, J iangyou　610500)

ABSTRACT　　　　 It is d iff icu lt to m easu re the fligh t th ru st of A eroengine direct ly. It

is determ ined now by calcu la t ion w ith m athm atica l rela t ion sh ip s of the fligh t th ru st to the

physica l quan t it ies w h ich can be m easu red direct ly. A cco rd ing to the defin it ion and the ex2
p ression of the th ru st, as w ell as the condit ion s derived from them , a m ethod of aeroengine

th ru st determ inat ion and its p rogram are p rovided on the basis of engine part tests, model

tests, engine ground test, a lt itude- sim u ta t ion tests, and fligh t tests. A t the sam e t im e, the

impo rtan t funct ion of the alt itude- sim u la t ion facility is a lso analyzed in respect of co rrect

f ligh t th ru st determ inat ion.

Key W ords　A ircraft engines　T h ru st　M easu rem en t m ethod

VAL IDAT ION TESTS W ITH A SCAL E- MOD EL
FOR SURFACE SOUND PRESSURE PRED ICT ION

OF PROPELL ER A IRCRAFT
W ang Tongq ing

(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　A n experim en ta l research w ith a p ropeller a ircraf t sca le model has

been comp leted to ob ta in reasonab ly comp rehen sive data fo r valida t ing its imp roved sound

field model. In stead of the tests in anecho ic w indtunnel as ab road, the scale- model tests w as

accomp lished in ou tdoo r condit ion s. In the p redicton of p ropeller no ise in free field w ith the

imp roved sound field model, the load data on the p ropeller b lade su rface w ere ob ta ined from

calcu la t ion of inverse p rob lem. T he m easu red resu lts of sound p ressu re on the scale- model

have been compared w ith that p redicted by the imp roved sound field model in a reasonab le a2
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