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摘　　　要：以ＡＩＡＡ（ＡＩＡＡＳ０７１Ａ１９９９）推荐的不确定度评估标准，借鉴国内外在风洞试验、航空发动机

性能测量、火箭发动机地面试验性能等不确定度分析方面开展的研究工作，建立了符合统计学一般原理的超

燃冲压发动机总体性能参数测量不确定度分析和计算方法，开展了超燃冲压发动机总体性能参数测量不确

定度进行了分析。结果表明：超燃冲压发动机自由射流试验中系统误差引入的不确定度占主导地位，占总不

确定度的９０％以上。该研究结果有利于提高超燃冲压发动机总体性能测量精度，为超燃冲压发动机的科学

研究和工程设计提供支撑。
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　　超燃冲压发动机是指在超声速气流中组织燃

烧的冲压发动机，一般应用于飞行马赫数大于５

的飞行器，是２１世纪航空航天领域的制高点，超

燃冲压发动机技术作为高超声速飞行器技术的核

心关键之一，被称为吸气式发动机的第３次革命。

超燃冲压发动机性能参数的获取一般是先按

照数值仿真计算、地面直连式试验或自由射流试

验以及飞行试验３个步骤进行。数值计算方面，

研究人员建立了多种发动机流场一维、二维和三

维模型，可以快速的对超燃冲压发动机性能参数

进行预估［１４］，但超燃冲压发动机内流场涉及诸多

三维非定常复杂流动、燃烧与化学反应等，工作过

程复杂，各部件相互耦合，为了准确获取发动机全

流道性能，一般采用数值计算和全尺寸整机自由

射流试验相结合的方式得到发动机总体性能参

数，包括发动机推力、比冲和推力系数等［５］。

超燃冲压发动机自由射流试验过程复杂、涉

及的环节众多，试验模拟状态、天平测力、压力、温

度、模型姿态等原始测量数据存在不确定度，同时

在数据的处理、传递等过程以及超燃冲压发动机

总体性能的计算方法也会使得测量结果存在一定

的不确定度，需要采用科学的方法进行分析，给出

合理可信的试验结果，为超燃冲压发动机的科学

研究和工程设计提供支撑。

ＡＩＡＡ（ＡｍｅｒｉｃａｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ

ａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ）在风洞试验不确定度分析方面

开展了大量的研究工作，１９９５年，ＡＩＡＡ发布了

风洞试验数据不确定度评估标准（ＡＩＡＡＳｔａｎｄ

ａｒｄＳ０７１），并在１９９９年完善了标准
［６］，规范了风

洞试验不确定度的分析和计算方法，并对空气动

力学的一些变量作了统计模型和误差分析［７］，经

过多年的积累和发展，ＡＩＡＡ对风洞试验不确定

分析形成了较为完善的分析方法［８９］。

美国在航空发动机性能测量不确定度分析上

开 展 了 大 量 工 作［１０１３］，Ａｌｂｅｒｎｅｔｈｙ、Ｓａｖｅｌｌｅ

等［１１１２］建立了航空发动机高空模拟试验推力性

能、耗油率、空气流量等主要性能参数的测量不确

定度评定准则及其改善方法，详细阐述了航空发

动机总体性能的计算方法，后续作为美国了航空

发动机总体性能评定的标准之一，Ｓａｖｅｌｌｅ等
［１２］，

Ｂｌｅｖｉｎｓ等
［１３］应用航空发动机不确定度评定准则

进一步针对特定的高空试验台开展了发动机性能

参数的测量和不确定度评估；国内主要对航空发

动机高空台试验推力不确定度进行分析，探讨了

改善高空试验中发动机性能参数不确定度的方

法［１４］。此外，在火箭发动机地面试验性能参数测

量不确定上进行了评估［１５］。国内外对于风洞试

验、航空发动机性能测量、火箭发动机地面试验性

能测量等方面的不确定度分析开展了大量的研究

工作，取得了一系列的重要成果；在超燃冲压发动

机性能参数测量的不确定度分析方面，吴颖川

等［１６］提出了基于净推力加机体外阻的方法获得

了超燃冲压发动机有效推力的方法，同时从流量

测量、动量测量、底部压力测量及测力系统４个方

面初步分析了外阻测量的相对误差，但在整机性

能，如推力、燃油比冲、推力系数等重要参数的不

确定度分析方面鲜见详细报道。

本文在一般统计学不确定度分析方法的基础

上，结合超燃冲压发动机性能数值计算和自由射

流试验方法，开展了超燃冲压发动机总体性能参数

应用的不确定度计算方法的研究，并给出了算例分

析，对试验结果做出较为科学的评估，在工程使用

上发挥效能，提高系统设计可靠性，降低风险。

１　总体性能测量方法

超燃冲压发动机总体性能主要包括发动机推

力、比冲、推力系数等，超燃冲压发动机工作过程

机理复杂，燃料喷注、雾化、火焰传播、化学反应等

燃烧机理的复杂性和湍流模型的不确定性使得超

燃冲压发动机需要开展全尺寸整机试验。美国

ＨｙｐｅｒＸ 项目发动机
［１７］、Ｘ４３Ａ 飞行器发动

机［１８］、Ｈｙｆｌｙ飞行器发动机
［１９］、Ｘ５１Ａ飞行器发

动机均在８英尺（２．４３８４ｍ）风洞中开展了全流道

发动机自由射流试验［２０］。

国内目前也主要采用全尺寸的发动机流道开

展自由射流试验的方法获得发动机性能，一般发

动机试车台性能试验仅需要保证进气道在均匀

区，如图１所示，只能得到发动机工作和不工作的

冷热态台架推力差，要得到发动机推力还需要减

冷态内阻，而超燃冲压发动机冷态内阻一般采用

ＣＦＤ仿真计算获得
［２１２２］。

１）超燃冲压发动机推力

要得到超燃冲压发动机推力，需要对飞行器

气动外形与发动机流道界面进行划分，国内一般

２２４２
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采用从头至尾划分方法，如图２所示，进气道外压

缩面按照流管控制体的边界分为发动机流道（红

色部分）和飞行器气动外形（白色部分）［１６］；当超

燃冲压发动机不工作时作用在发动机流道上的阻

力称为发动机内阻；当发动机工作时，作用在流道

上的推力称为发动机推力。

图１　超燃冲压发动机自由射流试验示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｃｒａｍｊｅｔｉｎｆｒｅｅｊｅｔｔｅｓｔ

图２　超燃冲压发动机流道界面
［１６］

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｐａｔｈｉｎｔｅｒｆａｃｅｏｆｓｃｒａｍｊｅｔ
［１６］

　　自由射流试验超燃冲压发动机推力可按如下

方法计算：

犉ｃ＝犇ｅ＋犇ｃ＋犡ｉｎ＋犇ａ （１）

犉ｈ＝犇ｅ＋犇ｈ＋犉ｔ＋犇ａ （２）

其中犉ｃ是发动机不工作状态时的模型合力；犉ｈ

是发动机工作状态时的模型合力；犇ｅ是气动外形

阻力，发动机工作与不工作时保持不变；犇ｃ 是发

动机不工作时模型底部阻力，由发动机不工作时

底部压力狆ｃ与底部面积犃ｂ之积得到；犇ｈ是发动

机工作时模型底部阻力，由发动机工作时底部压

力狆ｈ 与底部面积犃ｂ 之积得到；犡ｉｎ是发动机内

阻；犇ａ是模型支架阻力；犉ｔ是发动机推力。

由式（１）、式（２）推导可得

犉ｔ＝ （犉ｈ－犉ｃ）＋（犇ｃ－犇ｈ）＋犡ｉｎ （３）

　　从式（３）可以看出，发动机推力是发动机工

作与不工作时模型合力差，扣除发动机冷态内

阻，修正底部阻力，从而得到发动机有效推力；

底部阻力的修正一般通过测量底部静压获得，

在精度要求不高的工程计算时，认为发动机工

作和不工作时底部阻力差量较小，忽略不计；发

动机冷态内阻可以通过全流道的ＣＦＤ仿真计算

获取，同时相关单位也开展了直接测量发动机

内阻的研究工作［２３］。

２）超燃冲压发动机燃油比冲

比冲是超燃冲压发动机总体性能评估的重要

参数，是发动机工作经济性的重要指标，直接影响

高超声速飞行器的航程，也是超燃冲压发动机较

传统火箭发动机相比最具优势的性能参数。

发动机燃油比冲定义为单位重量燃油流量所

产生的推力，如式（４）所示

犐ｓｐ＝
犉ｔ

犿
·

ｆ犵０
（４）

其中犐ｓｐ是发动机燃油比冲；犿
·

ｆ是发动机燃油质

量流量；犵０ 是标准海平面重力加速度。

３）超燃冲压发动机推力系数

推力系数是衡量发动机推力性能的重要指

标，对高超声速飞行器推阻平衡设计具有重要参

考价值，发动机推力系数与飞行状态相关，定义为

推力与来流动压与参考面积乘积之比，如式（５）

所示：

犆狓 ＝
犉ｔ

狇犃ｃ
＝

犉ｔ
１

２ρ
犞２犃ｃ

＝
犉ｔ

１

２
γ狆∞犕犪

２犃ｃ

（５）

其中犆狓 是发动机推力系数；狇是来流动压；犃ｃ是

参考面积，一般取发动机捕获面积；ρ是来流密

度；犞 是来流速度；γ是比热比；狆∞是来流大气静

压；犕犪是来流马赫数。

２　不确定度分析方法

工程试验中原始数据测量及由原始测量数据

计算出来的结果都存在误差，超燃冲压发动机自

３２４２
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由射流试验涉及环节多、系统复杂、数据量大，误

差源较多。国外已建立了风洞试验不确定度分析

方法，ＡＩＡＡ出版了标准 ＡＩＡＡＳ０７１Ａ１９９９
［６］，

主要研究单位均采用该方法开展风洞试验的不确

定性分析，超燃冲压发动机自由射流试验也采用

该方法进行发动机总体性能的不确定度分析。

ＡＩＡＡＳ０７１Ａ１９９９中将系统误差和随机误

差引入的不确定度分开计算，将随机误差引入的

具有９５％置信度的不确定度定义为精度极限犘ｊ，

将系统误差引入的具有９５％置信度的不确定度

定义为偏差极限犅ｊ，分别计算试验结果的精度和

偏差。

假定试验结果狉由狀 个基本被测变量狓１，

狓２，…，狓狀 求得，其函数关系式为

狉＝犳（狓１，狓２，…，狓狀） （６）

　　对应于超燃冲压发动机总体性能，试验结果

狉表示的是发动机推力犉ｔｈ、发动机燃油比冲犐ｓｐ、

犆ｘ是发动机推力系数，而被测变量狓１，狓２，…，狓狀

则是式（３）～式（５）中构成。

对式（６）按泰勒级数展开并略去２阶以上小

量，可以得出试验结果的不确定度表达式

犅２ｒ ＝
狀

犻＝１

犳
狓犻
犅狓（ ）犻

２

＋


狀

犻＝１

狀

犼＝１

犳
狓犻
·犳
狓犼
ρ犫犻，犼犅狓犻犅狓犼（１－δ犻犼） （７）

犘２ｒ ＝
狀

犻＝１

犳
狓犻
犘狓（ ）犻

２

＋


狀

犻＝１

狀

犼＝１

犳
狓犻
·犳
狓犼
ρ狊犻，犼犘狓犻犘狓犼（１－δ犻犼） （８）

犝２ｒ ＝犅
２
ｒ＋犘

２
ｒ （９）

其中犝ｒ、犅ｒ、犘ｒ分别是不确定度、偏离极限、精度

极限；犳
狓犻
是灵敏度系数；犅狓犻、犘狓犻是被测变量狓犻

的偏离极限和精度极限；ρ犫犻，犼、ρ狊犻，犼是被测变量狓犻、

狓犼的偏离极限与精度极限的相关系数；δ犻犼为克罗

内克函数，定义为犻＝犼时δ犻犼＝１，犻≠犼时δ犻犼＝０；

在超燃冲压发动机自由射流试验中可以认为各

被测变量的精度极限、偏离极限彼此独立，即ρ＝

０，则

犅２ｒ ＝
狀

犻＝１

犳
狓犻
犅狓（ ）犻

２

（１０）

犘２ｒ ＝
狀

犻＝１

犳
狓犻
犘狓（ ）犻

２

（１１）

　　 当 变 量 较 多 时，推 导 灵 敏 度 系 数 矩 阵

犳
狓｛ ｝

犻

较为复杂，可以用有限差分法替代。

被测变量是由试验任务和数据处理方程决定

的，被测变量狓犻的精度极限犘狓犻由下式给出：

犘狓犻 ＝犓犛狓犻 （１２）

其中犓 为包含因子，根据所要求的置信水平选

取，一般犓 值在２～３内选取，要求区间具有置信

水平约为０．９５时，取犓＝２；要求区间具有置信水

平约为０．９９时，取犓＝３。

犛狓犻为变量狓犻的犖犻个测量值的标准偏差，即

犛狓犻 ＝
１

犖犻－１

犖犻

犼＝１

（狓犻，犼－珚狓犻）槡
２ （１３）

其中

珚狓犻＝
１

犖犻

犖犻

犼＝１

狓犻，犼 （１４）

　　当变量狓犻 为以算术平均值珚狓犻 作为结果时，

则变量珚狓犻的精度极限为

犘珔狓犻 ＝
犘狓犻

犖槡 犻

（１５）

　　在求变量狓犻的偏离极限犅狓犻时，需要考虑对

变量狓犻测量有明显影响的各种误差源，假定变

量狓犻有犣个误差源，对应的偏离极限为犅狓犻，１，

犅狓犻，２，…，犅狓犻，犣，则变量狓犻的偏离极限为

犅狓犻 ＝ 
犣

犼＝１

（犅狓犻，犼）槡
２ （１６）

　　从式（９）知，参数测量不确定度由测量精度极

限和偏离极限构成，对于前者，可按式（１１）～式

（１５）计算；对于后者，则需要根据系统特性具体

确定。

３　性能参数不确定度分析

本文以典型状态超燃冲压发动机自由射流试

验为例，研究超燃冲压发动机性能参数测量不确

定度的分析方法，试验标称状态马赫数为５．０、高

度为２３ｋｍ，发动机点火前测量得到的试验模型

全阻是外阻和发动机内阻之和，发动机点火后测

量得到的是试验模型净推力。

参与发动机总体性能计算的各参数中值如表

１所示，相关变量物理意义可参见式（１）～式（５）。

超燃冲压发动机总体性能自由射流试验涉

及的误差源较多，需要以自由射流试验流程作

为研究对象，梳理测试数据从试验方案、试验准

备、数据采集、数据处理等的全流程，研究每一

个流程可能引入不确定的误差源，从超燃冲压

发动机自由射流试验过程分析，其误差源主要

为如下几个方面：

４２４２
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表１　总体性能计算基准参数

犜犪犫犾犲１　犅犪狊犻犮狆犪狉犪犿犲狋犲狉狊犻狀犮犪犾犮狌犾犪狋犻狀犵狅狏犲狉犪犾犾狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲

参数 数值

犕犪 ５．０

狆∞／Ｐａ ３４６６．９

γ １．３８４

犃ｃ／ｍ
２ １．０

犃ｂ／ｍ
２ ０．０５

犉ｃ／Ｎ －１９０９．０

犉ｈ／Ｎ －２２５．５

犡ｉｎ／Ｎ －３７９．０

狆ｃ／Ｐａ ５０１２．２

狆ｈ／Ｐａ ４７９５．６

犿
·

ｆ／（ｋｇ／ｓ） ０．１５８

犵０／（ｍ／ｓ
２） ９．８０

　　１）试验参数误差及干扰误差。如风洞流场

品质、马赫数、总温、总压模拟误差、支撑干扰等。

自由射流试验台通过流场校测确定试验来流

条件及其误差，与超燃冲压发动机性能参数获取

相关的主要参数包括试验模拟犕犪、模拟静压、静

温、组分等，在风洞建设、流场标定中会详细开展

分析工作，可参考风洞试验详细分析资料［２４２６］。

具体到偏离极限、精度极限的分配，由式（１２）～式

（１５）的分析可知，与精度极限相对应的主要是重

复多次测量，但对应单次超燃冲压发动机性能自

由射流试验，试验模拟犕犪、模拟静压、静温、组分

等参数的误差主要是系统误差决定，且一般试验

台也不具备对特定模拟参数的实时监测，因此在

模拟犕犪、模拟静压、静温、组分等参数的不确定

度主要是偏差极限，且在试验台流场校测过程中

确定，而与随机偏差相对应的精度极限则可取０，

以简化处理。

２）试验模型误差。如模型尺寸偏差、变形、

表面粗糙度、台阶、测压孔质量等。

试验模型误差主要是由于模型在生产、加工

过程中与理论模型存在一定的偏离，从而对试

验结果产生影响，这一点应视具体模型和生产

控制精度进行分析，本文暂不考虑。但需要说

明的是，对于高焓自由射流试验，若是开展较长

时间的试验，模型的结构变形将是一个不可忽

略的因素。

３）测试仪器误差。如测力天平的误差、压

力、温度、流量等测量系统的误差等。

超燃冲压发动机总体性能自由射流试验相关

的测量系统误差源主要有：天平测力误差、底部压

力测量误差、燃油流量测量误差。

其中自由射流试验台天平校测达到国军标要

求，试验台给出天平测力误差不大于±０．５％，该

项误差主要对应系统偏差，即偏离极限；而在精度

极限方面，根据超燃冲压发动机自由射流性能试

验的特点，取一段时间平均值作为发动机不工作

状态时的模型合力犉ｃ试验值、发动机工作状态时

的模型合力犉ｈ 试验值，因此可根据下式计算其

精度极限，符合统计学一般规律。

犘狓犻 ＝２
１

犖犻（犖犻－１）

犖犻

犼＝１

（狓犻，犼－珚狓犻）槡
２

（１７）

　　对于底部压力测量，测压系统采用硅压阻绝

压传感器，量程为１００ｋＰａ，测量误差在－０．５％～

０．５％之间，该项误差主要对应系统偏差，即偏离

极限；而在精度极限方面，则按照式（１７）对测量段

数据进行计算。此外，对于底部压力的测量，由于

模型底部流场非均匀、超燃冲压发动机尾喷管出

口的流场亦存在一定非均匀性，因此直接采用单

处测量压力替代底部压力会产生一定的误差，但

该项数值较小，因此在工程实现中是一种可以采

用的简化方法。

对于燃油流量测量，试验台采用高精度流量

传感器，量程为０．５ｋｇ／ｓ，测量误差在－０．５％～

０．５％之间，该项误差主要对应系统偏差，即偏离

极限；而在精度极限方面，则与冷热态力、底部压

力相似，按照式（１７）对测量段数据进行计算。

４）试验操作误差。如试验模型与天平的安

装质量、攻角机构安装偏差、人工读数误差、压力、

温度测点安装质量等。

该项误差与试验模型误差一样，应视具体情

况进行分析，本文暂不考虑。

５）数据处理误差。如数据处理中近似公式

的误差、数据修正、插值、曲线拟合的误差。

数据的处理误差包含在整个的试验系统中，

如流场校测的数据处理、天平校测、测量系统数据

传递。

６）理论计算误差。如发动机内阻作为计算

发动机推力的重要参数，采用ＣＦＤ计算数据作为

理论值，其自身存在一定的不确定度。超燃冲压

发动机内阻计算中，由于内流道气流状态较为复

杂，一般认为超燃冲压发动机内阻计算误差为

５２４２
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±１０％
［２３，２７２８］。该项误差主要是以系统误差引入

分析，因此对应于偏差极限，精度极限则取０以简

化处理。

综上给出了超燃冲压发动机性能计算中主要

参数的误差源和偏差极限、精度极限分布情况，如

表２所示。

表２　超燃冲压发动机自由射流试验误差源

犜犪犫犲犾２　犈狉狉狅狉狊狅狌狉犮犲狊犻狀犳狉犲犲犼犲狋狋犲狊狋狅犳狊犮狉犪犿犼犲狋

参数 数值 偏差极限 概率分布 精度极限

犕犪 ５ ±０．０５ 均匀 ０

狆∞／Ｐａ ３４６６．９ ±３４．６７ 均匀 ０

γ １．３８４ ±０．０１ 均匀 ０

犉ｃ／Ｎ －１９０９．０ ±９．５５ 正态 ３．９２

犉ｈ／Ｎ －２２５．５ ±１．１３ 正态 ４．２２

犡ｉｎ／Ｎ －３７９．０ ±３７．９ 正态 ０

狆ｃ／Ｐａ ５０１２．２ ±５００ 正态 １０．２４

狆ｈ／Ｐａ ４７９５．６ ±５００ 正态 １７．０４

犿
·

ｆ／（ｋｇ／ｓ） ０．１５８ ±０．００２５ 正态 ０．０００５

　　需要说明的是本文重点对超燃冲压发动机性

能参数测量的不确定计算方法开展研究，而对每

个变量的误差获取、系统误差与随机误差的分配

不作详细论述，该项工作会在风洞试验、自由射流

试验台等的建设、指标评定中详细给出［２４２６］。

通过上述试验状态及相关变量不确定度分析

数据，可以开展超燃冲压发动机性能参数计算及

其测量不确定度分析。

３１　发动机推力测量不确定度分析

超燃冲压发动机自由射流试验发动机推力计

算如式（３）所示，其中底部阻力由模型底部测量压

力计算得到，即发动机推力可由式（１８）表示

犉ｔ＝ （犉ｈ－犉ｃ）＋（狆ｈ－狆ｃ）犃ｂ＋犡ｉｎ （１８）

其中狆ｃ是发动机不工作状态时的底部测量压力；

狆ｈ是发动机工作状态时的底部测量压力；犃ｂ 是

底部面积，常数。

由式（９）～式（１１），结合式（１８）推导可知，发

动机推力的偏离极限、精度极限和不确定度分

别为

（犅犉
ｔ
）２ ＝ （犅犉

ｈ
）２＋（犅犉

ｃ
）２＋（犃ｂ犅ｐｃ）

２
＋

（犃ｂ犅ｐｈ）
２
＋（犅犡

ｉｎ
）２ （１９）

（犘犉
ｔ
）２ ＝ （犘犉

ｈ
）２＋（犘犉

ｃ
）２＋（犃ｂ犘ｐｃ）

２
＋

（犃ｂ犘ｐｈ）
２
＋（犘犡

ｉｎ
）２ （２０）

犝犉
ｔ
＝± （犅犉

ｔ
）２＋（犘犉

ｔ
）槡
２ （２１）

其中犅犉
ｔ
、犘犉

ｔ
是发动机推力的偏差极限和精度极

限；犅犉
ｈ
、犘犉

ｈ
是发动机工作状态时的模型合力的

偏差极限和精度极限；犅犉
ｃ
、犘犉

ｃ
是发动机不工作状

态时的模型合力的偏差极限和精度极限；犅狆ｃ、犘狆ｃ
是发动机不工作状态时底部压力的偏差极限和精

度极限；犅狆ｈ、犘狆ｈ是发动机工作状态时底部压力的

偏差极限和精度极限；犅犡
ｉｎ
、犘犡

ｉｎ
是发动机内阻的

偏差极限和精度极限；犝犉
ｔ
是发动机推力的不确

定度。

将表２中的有关参数测量的偏离极限值和精

度极限值代入式（１９）和式（２０）中，然后通过式

（１８）、式（２１）计算得到发动机推力及其不确定度

为犉ｔ＝１２９３．７Ｎ，犅犉
ｔ
＝±５２．７Ｎ，犘犉

ｔ
＝±５．８５

Ｎ，犝犉
ｔ
＝±５３．０Ｎ（犘＝０．９５），可见系统误差引起

的偏差极限占不确定度的９０％以上。

从发动机推力不确定度分析和计算过程看，

推力测量的不确定度主要来源于天平测力误差、

底部压力测量误差、发动机内阻计算误差；此外模

型尺寸、安装等的误差也会引起发动机推力测量

的不确定，但由于该项误差难以实现定量评估，本

文暂不计入。

３２　发动机燃油比冲测量不确定度分析

超燃冲压发动机自由射流试验发动机燃油比

冲计算如文中第２节所示，为

犐ｓｐ＝
犉ｔ

犿
·

ｆ犵０
（２２）

　　发动机燃油比冲的偏离极限、精度极限和不

确定度分别为

６２４２
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（犅犐
ｓｐ
）２ ＝

１

犿
·

ｆ犵０
犅犉（ ）ｔ

２

＋ －
犉ｔ

犿
·２
ｆ犵０
犅犿·（ ）ｆ

２

（２３）

（犘犐
ｓｐ
）２ ＝

１

犿
·

ｆ犵０
犘犉（ ）ｔ

２

＋ －
犉ｔ

犿
·２
ｆ犵０
犘犿·（ ）ｆ

２

（２４）

犝犐
ｓｐ
＝± （犅犐

ｓｐ
）２＋（犘犐

ｓｐ
）槡
２ （２５）

其中犅犐
ｓｐ
、犘犐

ｓｐ
是发动机燃油比冲的偏差极限和精

度极限；犅犿·
ｆ
、犘犿·

ｆ
是发动机燃油流量的偏差极限

和精度极限；犝犐
ｓｐ
是发动机燃油比冲的不确定度。

将表２中的有关参数测量的偏离极限值和精

度极限值代入式（２３）和式（２４）中，然后通过式

（２２）、式（２５）计算得到发动机燃油比冲及其不确

定度为犐ｓｐ＝８３５．５ｓ，犝犐ｓｐ＝３６．８ｓ（犘＝０．９５）。

需要说明的是，影响发动机燃油比冲评定的

另一个重要参数是发动机空气流量，与燃油流

量一起决定了发动机工作的燃油当量比，该参

数对发动机燃油比冲的评定十分重要；发动机

空气流量的测量有特定的理论和方法，本文不

展开讨论。

３３　发动机推力系数测量不确定度分析

超燃冲压发动机自由射流试验发动机推力系

数计算如式（５）所示，可表示为

犆狓 ＝
犉ｔ

１

２
γ狆∞犕犪

２犃ｃ

（２６）

　　发动机推力系数的偏离极限、精度极限和不

确定度分别为

（犅犆狓）
２
＝

２

γ狆∞犕犪
２犃ｃ
犅犉（ ）ｔ

２

＋ －
２犉ｔ

γ
２
狆∞犕犪

２犃ｃ
犅（ ）γ

２

＋ －
２犉ｔ

γ狆
２
∞犕犪

２犃ｃ
犅狆∞（ ）

２

＋ －
４犉ｔ

γ狆∞犕犪
３犃ｃ
犅（ ）犕犪

２

（２７）

（犘犆狓）
２
＝

２

γ狆∞犕犪
２犃ｃ
犘犉（ ）ｔ

２

＋ －
２犉ｔ

γ
２
狆∞犕犪

２犃ｃ
犘（ ）γ

２

＋ －
２犉ｔ

γ狆
２
∞犕犪

２犃ｃ
犘狆∞（ ）

２

＋ －
４犉ｔ

γ狆∞犕犪
３犃ｃ
犘（ ）犕犪

２

（２８）

犝犆狓 ＝± （犅犆狓）
２
＋（犘犆狓）槡

２ （２９）

其中犅犆狓、犘犆狓是发动机推力系数的偏差极限和精

度极限；犅γ、犘γ 是比热比的偏差极限和精度极限；

犅狆∞、犘狆∞ 是来流静压的偏差极限和精度极限；

犅犕犪、犘犕犪是来流马赫数的偏差极限和精度极限；

犝犆狓是发动机推力系数的不确定度。

将表２中的有关参数测量的偏离极限值和精

度极限值代入式（２７）和式（２８）中，然后通过式

（２６）、式（２９）计算得到发动机推力系数及其不确

定度为犆狓＝０．０２１６，犝犆狓＝±０．００１（犘＝０．９５）。

从发动机推力系数不确定度分析过程看，发

动机推力系数测量的不确定度主要来源于发动机

推力测量误差和自由射流试验台流场参数误差；

自由射流试验台流场参数的误差一般通过流场标

定来确定。

４　结　论

本文给出了超燃冲压发动机自由射流试验发

动机总体性能（推力、燃油比冲、推力系数）的计算

方法和不确定分析方法，主要结论如下：

１）建立了超燃冲压发动机总体性能参数测

量不确定度的分析和计算方法，采用 ＡＩＡＡＳ

０７１Ａ１９９９标准推荐的不确定计算方法符合统计

学的一般原理。

２）研究了超燃冲压发动机总体性能参数获

取的方法及自由射流试验流程，确定了测量不确

定度的６类影响因素：试验参数误差及干扰误差、

试验模型误差、测试仪器误差、试验操作误差、数

据处理误差、理论计算误差，并研究了主要因素的

偏差极限和精度极限计算方法。

３）本文超燃冲压发动机性能参数不确定度

计算结果表明，在超燃冲压发动机总体性能参数

测量不确定中系统误差引入的不确定度占主导地

位，而随机误差引入的不确定较小，改善测量不确

定的主导方向是降低其系统偏差。
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