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摘要: 简析了拉瓦尔喷管发动机高空模拟试验的特殊性,提出了大模拟偏差条件下确定和修正拉瓦尔喷管发

动机推力的方法。试验结果表明, 在保证推力不确定度优于1. 0%的条件下, 拉瓦尔喷管发动机高空模拟试验

的模拟偏差容限约为14%。当设备能力限制或其他特殊原因而采用环境压力大模拟偏差技术时,可以采用本

研究的推力系数确定方法确定发动机的推力。
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Abstract: The par ticularity of the alt itude simulated test of an engine w ith Laval nozzle

w as analyzed in br ief . The eng ine thrust determinat ion and corr ect ion in alt itude test w ith

large dev iat ion of sim ulated am bient pressur e was put forw ard. The test result show s that

max imum tolerance of the simulated ambient pressure deviat ion is about 14% under w hich

the engine thrust uncertainty remains less than 1. 0% . Wher e there is a limitation of the test

facility capability or fo r other reasons the large deviation of simulated ambient pressure may

occur. The presented method can be used to determine the thrust of the eng ine w ith Laval

no zzle.
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主要符号

　　Rg——发动机总推力

Rm——台架测量推力

�Rm——真空度作用力

Rs——次流作用力

D 8——拉瓦尔喷管的喉道截面直径

D 9 ( D e)——拉瓦尔喷管的出口截面直径



Ps——气流静压

V——气流速度

W——气流流量

A——气流流通面积

J e——喷管出口截面的排气冲量

H——飞行高度

Ma——飞行马赫数

Psch——高空舱压力

Ph , nom——按文献[ 3]计算的高度环境压力

R
′
g——环境压力模拟存在大模拟条件下的试

验总推力

CR
H
——总推力修正系数

�( )——变量( )的相对变化

ZD——非加力条件下发动机最大工作状态

下标:

1——发动机进口(流量管篦齿段处)截面

1b——(流量管篦齿封严处)管壁环面

8——喷管喉道截面

9( e)——喷管喉道截面, 喷管出口截面

　　当今的主流航空发动机,已由带简单收敛喷

管的涡喷发动机发展为带拉瓦尔喷管的涡扇发动

机。在保证喷管内流高度气动临界条件下, 拉瓦尔

喷管对环境压力变化的响应完全不同于收敛喷

管,主要是拉瓦尔喷管扩张段的扩张角与内流特

性会随环境背压的变化而变化。由发动机总推力

公式: Rg = W eV e+ ( P se - P sch ) A e 可知, 对收敛喷

管发动机而言,喷管出口截面就是临界截面,其面

积和气流参数都只取决于发动机的工作状态, 因

而在环境压力存在大模拟偏差的高空模拟试验条

件下也可以唯一确定发动机在真实高度试验情况

下的总推力和净推力[ 1, 2] ;但对拉瓦尔喷管发动机

而言, 由于喷管出口截面的面积和气流参数还受

扩张段内流压力与环境压力的压差影响,因而不

能直接使用文献[ 1, 2]的方法来确定发动机在真

实高度试验情况下的总推力和净推力。

发动机高空模拟试验中, 环境压力采用或存

在大模拟偏差几乎可以说是必然的。首先, 由于高

空台设备能力的限制, 不可能对新研制的高性能

发动机都能实现全包线范围内真实高度下的环境

压力模拟。如在11～25 km 高度范围内,高度每增

加 1 km ,则高空台抽气系统的负荷(进口容积流

量和抽气系统增压比)要增加约15% ;飞行马赫数

每增加 0. 1, 则抽气系统负荷要增加约 10～

15%
[ 3, 4]
。其次,即使高空台抽气设备能够满足真

实高度试验的环境压力模拟要求, 为降低试验潜

在风险和试验成本,为缩短试验周期或因发动机

研制周期与研制经费限制, 也常常采用环境压力

大模拟偏差条件的高空模拟试验方法,来获取或

研究发动机的高空工作性能。我国高空台一方面

因设备能力限制,另一方面因适应新型发动机高

空模拟试验要求的技术研究需要, 专门就环境压

力大模拟偏差对拉瓦尔喷管发动机试验的推力确

定问题进行了研究。

1　理论分析与推导

　　发动机高空性能试验时,关心和考核的均是

发动机中间或90%以上状态的工作性能。此时, 发

动机喷管内流已经处于高度临界状态,因而环境

压力模拟即使存在大偏差, 也不会改变喷管喉道

截面上游的流动与工作特性,不会影响发动机的

空气流量和燃油流量的测量结果。但在环境压力

大模拟偏差条件下,会改变喷管扩张段的内流特

性甚至改变喷管扩张段的几何特性(扩张角和出

口截面面积) ,进而影响发动机的工作特性乃至相

似工作条件, 即会影响发动机推力的测量结果和

换算性能。另外,还必须实时测量拉瓦尔喷管的喉

道面积和出口面积,用以确定和修正发动机推力。

基于此,本课题包括: ( 1) 环境压力存在模拟偏差

条件下拉瓦尔喷管发动机推力确定与修正的方

法; ( 2) 拉瓦尔喷管发动机高空模拟试验中允许

的环境压力模拟偏差容限; ( 3) 高空台排(抽)气

系统的增压特性以及模拟高度能力等几个方面的

研究内容。

拉瓦尔喷管发动机在高空台上的安装布局与

工作示意见图1。

图1　拉瓦尔喷管发动机在高空台上的安装与

工作原理图

F ig . 1　Sketch o f installat ion and operation of

engine with Laval no zzle in the altitude

simulat ed test facilit y

根据动量原理和牛顿第3定律,就有飞行工
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况真实模拟试验条件下的拉瓦尔喷管发动机的总推力公式
[ 2]

:

R g = W eV e + ( Pse - P h, nom) A e = J e - P h, nomA e =

Rm + �Rm + Rs + W 1V 1 + ( Ps1 - Ph , nom ) A 1 + ( Ps1b - P h, nom) A 1b ( 1)

　　拉瓦尔喷管的喉道截面面积取决于发动机的

工作状态;而出口面积除取决于工作状态外,还与

喷管壁面的内外压差有关。在高空台抽气设备能

力限制或其他原因需要采用环境压力大模拟偏差

时,模拟的高度一般均要降低,即发动机排气环境

压力——高空舱压力要升高。这使得喷管扩张段

的环境压力增加,从而影响喷管扩张段的内流膨

胀特性,并使喷管扩张段的扩张角减小和喷管出

口面积减小。喷管扩张段内流特性和扩张角的变

化直接影响喷管出口截面的气流参数和喷管流动

的几何相似特性,而且根本不能由大环境压力模

拟偏差下的试验结果确定真实高度模拟下的喷管

扩张段的扩张角和喷管出口面积, 因而不能采用

文献[ 1, 2]的方法修正得到发动机的总推力。

但根据拉瓦尔喷管发动机的喷管变化特性,

不难推得喷管扩张段的几何变化(扩张角与出口

截面面积)与高空舱压力的相对变化有关, 尤其在

11km 高度以上,发动机的排气参数(喷管排气膨

胀比和排气总温)随飞行马赫数的变化特性是基

本甚至完全一致的,因而环境压力模拟偏差的相

对变化与发动机推力的相对变化应该有某种确定

的关系。即可以在设备能力许可的条件下, 通过真

实高度(高空舱内发动机排气环境压力等于按文

献[ 3]确定的压力)和非真实高度(大环境压力模

拟偏差)试验获得推力修正系数,然后对给定的飞

行工况运用环境压力大模拟偏差试验和已有的修

正系数曲线得到发动机真实高度试验下的推力特

性。其推力确定与修正公式如下:

R
′
g = Rm + �Rm + Rs + W 1V 1 +

( Ps1 - Psch ) A 1 + ( P s1b - P sch) A 1b ( 2)

CR
H

= R
′
g/ Rg ( 3)

Rg = R
′
g / CR

H
( 4)

2　试验结果及分析

　　根据研究内容和方案, 用一台带拉瓦尔喷管

的小涵道比双转子涡扇发动机进行了环境压力模

拟大偏差影响的研究与试验。采用大气进气、气源

抽气机组并联一级抽气方法进行了飞行状态H =

5 km , Ma= 0. 9条件下的真实高度和大偏差高度

模拟的研究试验; 采用气源供气机组供气、气源抽

气机组串并联二级抽气方法进行了飞行状态H =

11 km , Ma= 1. 6条件下的真实高度和大偏差高

度模拟的研究试验。试验过程中,通过控制和调节

排(抽)气系统的工作来改变发动机的排气环境压

力(飞行高度) ,并在发动机高压换算转速 90%、

ZD下录取了发动机的稳态性能和排气系统的增

压特性, 而且还摸索了高空台排(抽)气系统的极

限工作能力。

在保证发动机推力偏差1. 0%的条件下,模拟

偏差的容限约为±14% ,即是说,在使用小模拟偏

差性能修正方法时,环境压力的模拟偏差不能大

于14%。当环境压力模拟存在更大偏差时,需要采

用本文提出的推力系数修正方法, 并且本文方法

对小模拟偏差的性能修正也是适用的。主要试验

结果见表1和图2～图4,图2和图4中还给出了变

化趋势曲线。

图2　总推力随舱压的相对变化

F ig . 2　Relativ e changes of Rg v s P sch

图3　喷管喉道直径随舱压的相对变化

F ig . 3　Relat ive changes o f D 8 vs P s ch

从表 1和图2～4可见, 只要保证发动机喷管

膨胀比在3. 5以上(膨胀比数据未在表和图中给
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表 1　环境压力模拟偏差对性能影响研究的试验结果

Table 1　Test results for Inf luence of the ambient pressure simulation

deviation on the engine performance

90% ( H = 5 km, Ma= 0. 9) P sch/ kPa

P sch / KPa

�P sch/ %

�Rg/ %

�D 8/ %

�D 9/ %

54. 19

0. 0

0. 0

0. 0

0. 0

66. 24

22. 24

- 0. 71

- 0. 18

- 1. 99

61. 45

13. 40

- 0. 86

- 0. 04

- 1. 19

58. 44

7. 840

- 0. 45

- 0. 01

- 0. 64

41. 41

- 23. 58

0. 64

0. 27

2. 58

30. 16

- 44. 34

3. 68

0. 26

10. 94

21. 22

- 60. 84

5. 06

0. 41

17. 875

5. 04

1. 57

- 0. 11

- 0. 01

- 0. 31

ZD (H = 5 km, Ma= 0. 9)

P sch / KPa

�P sch/ %

�Rg/ %

�D 8/ %

�D 9/ %

54. 27

0. 0

0. 0

0. 0

0. 0

66. 38

22. 31

- 0. 64

- 0. 11

- 1. 83

61. 44

13. 21

- 0. 33

0. 11

- 0. 74

58. 54

7. 87

- 0. 01

0. 20

- 0. 24

41. 57

- 23. 40

1. 29

0. 25

4. 91

31. 41

- 42. 12

2. 81

0. 33

10. 75

21. 94

- 59. 57

4. 14

0. 44

18. 38

21. 76

- 59. 90

4. 41

0. 41

18. 63

ZD (H = 11 km, Ma= 1. 6)

P sch / KPa

�P sch/ %

�Rg/ %

�D 8/ %

�D 9/ %

23. 04

0. 0

0. 0

0. 0

0. 0

41. 34

79. 43

- 2. 84

0. 04

- 11. 62

36. 11

56. 73

- 2. 54

0. 03

- 9. 57

26. 28

14. 06

- 1. 04

0. 08

- 3. 05

31. 01

34. 59

- 1. 54

0. 07

- 5. 60

17. 08

- 25. 87

0. 18

- 0. 18

0. 03

图4　喷管出口直径随舱压的相对变化

F ig . 3　Relat ive changes o f D 9 vs P s ch

出) ,环境压力模拟偏差对发动机喷管喉道直径及

其上游的内流特性几乎没有影响, 发动机喷管喉

道直径在环境压力偏差达60%时的变化不大于

0. 5%, 可以近似认为是由测量系统采集引起的变

化。同时可以明显看到,喷管出口直径(扩张段的

扩张角)显著地随环境压力的变化而变化, 而且负

模拟偏差( P sch< Ph ,n om )条件下的变化比正模拟偏

差( P sch> P h, nom)条件下的变化更为显著; 在正模

拟偏差60%时喷管出口直径的相对变化量达到了

近20%,在正模拟偏差60%时喷管出口直径的相

对变化量不到10%。总推力随环境压力模拟偏差

的变化趋势同喷管出口直径的变化趋势,在负模

拟偏差60%时相对变化量达到了5% ,在正模拟偏

差60%时其变化量不到3%。另外,对研究的拉瓦

尔喷管发动机高空试验而言,当环境压力模拟偏

差超过 14%时,其发动机总推力的相对变化一般

都接近甚至超过了1% (国军标GJB241[ 5]规定的

推力不确定度极限) ,而且随环境压力偏差的增加

而增加。

上述试验结果表明: ( 1)环境压力模拟偏差若

不改变喷管内流的高度气动临界条件,则对拉瓦

尔喷管发动机的喷管喉道截面及其上游的流动与

工作特性没有影响,但会直接影响喷管扩张段的

几何通道特性和内流特性。( 2)采用小模拟偏差数

据处理技术的适用范围, 是环境压力的模拟偏差

不大于14% (一般限制在10%以内) ; ( 3)当模拟偏
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差超过允许容限(对本研究的发动机而言约为

14%)时,需要采用模拟偏差的推力修正系数方法

来确定真实高度模拟下的发动机推力。由发动机

总推力公式: Rg = W eV e+ ( Pse- P sch ) A e 可知, 随

着环境压力模拟偏差的增加,当喷管出口直径(扩

张角)变化不再是小量时,喷管出口截面的流速和

静压都发生了较大变化, 同时喷管扩张段内流的

相似性不再成立,而且真实环境压力模拟时的喷

管出口直径无从得知, 根本不能依据试验参数通

过气动计算的方法来复原和修正。这就是采用小

模拟偏差修正技术存在模拟偏差容限的根本原

因。另外,同一型发动机在同温层中的排气特性一

般都比较相似, 比如在飞行马赫数相同的同温层

飞行中,喷管的排气膨胀比和排气总温基本相同,

喷管扩张段扩张角随环境压力相对变化的趋势和

变化量一般也相同或相近, 因而在相同的环境压

力相对变化下,喷管出口截面气流参数(实为排气

冲量)和出口面积的相对变化也相同或相近,因而

能够采用模拟偏差的推力系数修正方法。同时, 对

发动机高空模拟试验而言, 中空( 11～15 km 高

度)试验的排气环境压力真实模拟一般都不存在

困难, 高空台设备限制主要在于高空排气环境的

建立上,因为此时抽气系统的负荷成倍增加,基于

此就可以通过中空( 11～15 km)高度下的真实和

非真实环境压力模拟试验获得修正系数(随环境

压力相对变化的关系) ,见图2。然后再由要求飞行

工况高度下的环境压力大模拟偏差试验,并利用

已有的修正系数曲线, 就可以较为准确地得到发

动机的推力性能, 而且推力结果的精度还不低。

因设备能力限制或从试验成本与安全考虑,

需要采用环境压力大模拟偏差试验技术时, 发动

机推力的确定与修正方法如下:

第1步: 记录台架推力值(测力系统零点) ;

第2步: 完成对发动机次流作用力系数和真

空度作用力系数的测定 [ 6] ;

第 3步: 在中空( 11～15 km 高度)进行要求

飞行马赫数的真实高度试验和非真实高度试验( 3

～5个点) , 试验中的发动机状态和规定飞行高

度、飞行马赫数试验的发动机状态一致;

第 4步: 确定发动机总推力、喷管出口面积、

喷管喉道面积的相对变化随舱压相对变化的关

系,其中推力相对变化的函数关系就是大模拟偏

差下推力修正系数CR
H
随舱压的变化关系(图2) ;

第5步: 进行要求飞行高度、飞行马赫数下的

大模拟偏差试验,确定该条件下的发动机总推力

(和空气流量) ;并由舱压模拟偏差查图 2(或拟合

的计算公式计算)得到推力修正系数CR
H
;

第 6 步: 由第五步结果按公式( 4)确定总推

力,然后按文献[ 1]计算确定发动机净推力。

值得一提的是, 当环境大力大模拟偏差引起

发动机喷管喉道直径发生明显变化时,喷管喉道

截面上游的发动机工作特性已经发生改变, 相似

条件已经不成立,不能采用本方法确定发动机状

态参数。

3　结　论

　　由于拉瓦尔喷管扩张段几何与流动特性对环

境压力变化的敏感性, 拉瓦尔喷管发动机高空模

拟试验的推力确定,必须考虑环境压力模拟偏差

的影响。采用环境压力小模拟偏差性能分析技术

适用的模拟偏差容限约 14%, 当模拟偏差超过

14%时,可以采用本方法确定和修正发动机的推

力。

推力修正系数方法应用的前提是保证发动机

喷管内流高度气动临界(膨胀比在 3. 5以上) , 推

力修正系数方法适用于环境压力小模拟偏差和大

模拟偏差下的拉瓦尔发动机推力确定与修正。该

方法可以拓展高空台排(抽)气设备的模拟高度能

力,或者降低抽气机组系统的容积负荷和增压负

荷,有利于试验的安全与成本。
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