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环境小偏差条件下涡轴发动机轴功率及其
不确定度计算方法

祁 斌，刘 涛，冷林涛，钟华贵，吴 锋

（中国航空发动机集团有限公司 四川燃气涡轮研究院，四川 绵阳 621000）

摘 要：对涡轴发动机高空模拟试验性能处理方法作了研究，利用小偏差和传统的相似换算理论研究了

涡轴发动机轴功率计算方法，推导出了环境模拟小偏差条件下的轴功率计算公式。试验结果表明：在小偏差条

件下，该计算方法得到的误差比相似换算的误差低 0. 2%~0. 6%。给出了小偏差条件下的换算轴功率公式和

不确定度计算公式。该轴功率计算方法和不确定度计算方法可以为相关工程技术人员提供技术参考。
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Calculation method of shaft power and its uncertainty of turboshaft
engine under small environmental deviation
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（Sichuan Gas Turbine Establishment，

Aero Engine Corporation of China，Mianyang Sichuan，621000）

Abstract：The performance processing method of turboshaft engine high altitude simulation
test was studied. The shaft power calculation method of turboshaft engine was studied and the cal⁃
culation formula of shaft power under the condition of small deviation of environment simulation
was derived by using small deviation and traditional similarity conversion theory. The experimen⁃
tal results showed that under the condition of small deviation， the calculation error of this method
was 0. 2%-0. 6% lower than that of similar conversion. The formula of converted shaft power
and the formula of uncertainty under the condition of small deviation were given. The shaft power
calculation method and uncertainty calculation method proposed can provide a technical reference
for relevant engineering and technical personnel.
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航空发动机高空模拟试验过程中会存在环境

模拟偏差（实际进排气模拟值与规定值存在差

异），随着试验技术的提高，这种差异不断减小，但

仍不可避免。但为便于分析试验结果，与性能指

标进行对比，需要把试验得到的性能数据换算到

规定的飞行条件。传统地考虑环境模拟偏差对发

动机性能的影响，基本是采用换算修正方法。根

据相似工作原理，在同一转速和调节机构位置不
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变的情况下，发动机气动热力参数实质上取决于

进气温度和压力。由于涡轴发动机的结构和工作

特性，发动机工作时尾喷口不临界，且自由涡轮物

理转速恒定，整机不完全满足相似条件，采用相似

换算就带来了修正偏差。涡轴发动机轴功率对背

压比较敏感，而相似换算没有对背压的模拟偏差

进行修正，因此，传统的相似换算处理方法不完全

适用于涡轴发动机。

涡轴发动机试验委托方一般要求试验方提供

各试验点的轴功率以及相应的不确定度，目前轴

功率采用相似换算修正，而不确定度计算公式均

由相似换算公式推导而来，因此当发动机不满足

相似条件时，功率的不确定度计算结果同样也有

偏差。涡轴发动机性能处理方法是否合理，关系

到高空台试验结果评定的准确性。轴功率是涡轴

发动机高空模拟试验最重要的性能参数，因此急

需开展环境模拟偏差条件下轴功率计算和不确定

度的研究以提高试验结果的准确性。

国内学者对涡轴发动机作了大量研究 [1⁃2]。蒲

宁等分析了涡轴发动机轴功率换算不满足相似原

理的原因 [3]。黄开明等提出了涡轴发动机性能参

数的等效换算方法，分别获取发动机按照等自由

涡轮物理转速和等自由涡轮换算转速控制规律下

的性能，得到等效转换系数 [4]。马前容等提出了

相似换算和小偏差相结合的试验性能修正方法，

利用数值模型分析计算了环境模拟偏差对发动机

性能的影响 [5]。赵飞等利用数值计算研究了基于

核心机换算转速的性能修正方法 [6]。刘祥平、张

淏源、罗宿明等利用数值模拟方法研究了进气条

件对涡轴发动机性能的影响 [7⁃9]。张赟、任智勇等

研究了进气湿度和温度对涡轴发动机性能的影

响 [10⁃11]。姜淙茹、吕建伟、邱超、李小平等对小偏差

分 析 方 法 在 发 动 机 性 能 处 理 上 的 应 用 作 了

研究 [12⁃15]。

1 试验条件下的轴功率计算

涡轴发动机轴功率由测功器测得。由于发动

机输出轴转速高，输出轴后连接有主减、中尾减、

旋翼等。因此，在台架试验时如何模拟负载系统

的转动惯量就直接影响到发动机过渡态性能的测

试和考核。测功器转子本身的转动惯量比直升机

上的传动系统加旋翼要小，如果不采取特别措施

将影响发动机过渡态性能和功率变换特性。为避

免不利影响，涡轴发动机试验时，一般在测功器输

入端装有根据不同负载转动惯量差设计的飞轮。

加装了飞轮后的水力测功器在测取功率时要进行

风阻修正，轴功率等于水力测功器测得功率加上

飞轮的功耗。

轴功率计算公式为

P ow = P dy + P f （1）

其中测功器测得功率 P dy =
M dyN dy

9 549.296，M dy 为测

功器扭矩，N dy为测功器转速，P f为飞轮修正功。

对于飞轮修正功的计算方法，本文参考了牛

津大学工程科学学院对轴功率测量的研究成

果 [16]。作用在飞轮上的阻力与飞轮表面气流摩擦

力、轴承摩擦力（动摩擦和静摩擦）有关，表面气流

摩擦力是飞轮所处环境温度、压力及飞轮转速的

函数,数学模型为式（2）。

P f = (C f + C fwω+
1
2 Cwind ρω2)ω （2）

其中 C f为静态轴承摩擦因数，C fw 为动态轴承摩

擦因数，Cwind为风阻系数，ρ为空气密度，ω为飞轮

角速度。C f、C fw、Cwind 可根据测功器厂家提供的

转速⁃飞轮功率试验数据拟合得到。

将飞轮所处环境的空气看作理想气体，根据

理想气体方程

ρ= p0
RT 0

（3）

其中 p0为测功器所处环境压力，T 0为环境温度，

综上，轴功率的计算公式为

P ow =
é

ë
êê

ù

û
úúC f + C fw

π
30 N dy +

1
2 Cwind ρ ( )π

30 N dy

2

×

π
30 N dy +

M dyN dy

9 549.296 （4）

2 环境小偏差条件下轴功率的确定

根据发动机工作特点，当涡轴发动机动力涡

轮导向器喉道临界，认为燃气发生器部分性能参

数满足相似。因此，进气总压、进气总温、燃气涡

轮转速、空气流量可采用传统相似换算处理。而

输出轴功率需考虑进排气和进口总温模拟偏差进

行修正。

发动机输出功率 P ow可根据式（5）[17]计算

P ow =W aL t =W a
κ

κ- 1 RT 45 (1- 1

π t
κ- 1
κ ) η t

（5）
其中W a为空气流量；π t为动力涡轮落压比，π t =

2272
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p t45
p t5
,p t45为动力涡轮进口总压，p t5为动力涡轮出口

总压；η t 为动力涡轮效率；T 45 为动力涡轮进口

总温。

对式（5）两边取对数，得到

ln P ow = lnW a + ln ( )κ
κ- 1 Rη t +

ln T 45 + ln ( )1- 1

π t
κ- 1
κ （6）

根据发动机工作特点，小偏差模拟条件下，压

气机和涡轮效率变化均很小，可以忽略 η t变化的

影响，认为 κ和 R保持不变。当涡轴发动机工作

状态满足动力涡轮导向器喉道临界，认为燃气涡

轮参数满足相似条件，进口总压和总温模拟偏差

可采用相似换算公式修正，其实修正的是进气总

压和总温模拟偏差对W a和 T 45的影响。

令 y= 1- 1

π t
κ- 1
κ

,对其微分，取 1阶项，可简

化为

dy= ∂y
∂p t45

dp t45 +
∂y
∂p t5

dp t5 =

κ- 1
κ

× π t
1- κ
κ ( dp t45p t45

- dp t5
p t5 ) （7）

式中 p t45是相似参数，与进气压力等比例变化；p t5
不是相似参数，与排气压力近似等比例变化。

p t45c
p t45

= p t1c
p t1

dp t45 ≈ p t45c - p t45
dp t1 ≈ p t1c - p t1
dp t45
p t45

= dp t1
p t1

式中 p t1c为标准条件下发动机进口总压；p t45c为标

准条件下涡轮进口总压。

令
dp t5
p t5

= K 1
dph
ph

，ph 为排气压力，K 1 根据试

验数据获取，在各高度等燃气涡轮换算转速下，保

持进气总压不变，改变舱压，获得系数K 1。

对式（6）取微分得到

dP ow
P ow

= dW a

W a
+ dT 45

T 45
+ π t

1- κ
κ

1- π t
1- k
k

×

κ- 1
κ

× ( dp t1p t1 - K 1dph
ph ) （8）

由进排气模拟偏差带来的功率修正量为

dP ow = P ow
dW a

W a
+ P ow

dT 45

T 45
+

P ow
π t

1- κ
κ

1- π t
1- κ
κ

× κ- 1
κ ( dp t1p t1 - K 1dph

ph )
（9）

式中W a和 T 45是相似参数。W ac为标准条件下空

气流量，T 45c为标准条件下动力涡轮进口总温。

dW a ≈W ac -W a， dT 45 ≈ T 45c - T 45

根据相似换算

W ac =W a×
p t1c
p t1
× T t1

T t1c
（10）

dT 45

T 45
= dT t1

T t1
（11）

将式（10）和式（11）代入式（9）得到

dP ow = P ow ( p t1cp t1 T t1

T t1c
- 1)+ P ow ( )T t1c

T t1
- 1 +

P ow
π t

1- κ
κ

1- π t
1- κ
κ

× κ- 1
κ ( dp t1p t1 - K 1dph

ph )
（12）

根据 dP ow ≈ P owc - P ow，则得到标准条件下

输出轴功率 P owc

P owc = P ow + P ow ( p t1cp t1 T t1

T t1c
- 1)+

P ow ( )T t1c

T t1
- 1 + P ow

π t
1- κ
κ

1- π t
1- κ
κ

×

κ- 1
κ ( dp t1p t1 - K 1dph

ph ) （13）
综合考虑进排气和进口总温模拟偏差的影

响，修正后的输出功率为

P owc = P ow ( p t1cp t1 T t1

T t1c
+ T t1c

T t1
- 1)+

P ow
π t

1- κ
κ

1- π t
1- κ
κ

× κ- 1
κ ( dp t1p t1 - K 1dph

ph )
（14）

令 K 2 =
π t

1- κ
κ

1- π t
1- κ
κ

× κ- 1
κ

，通常发动机有 p t45和

p t5测点，则可根据落压比计算得到 K 2；若发动机

没有 p t45和 p t5测点，K 2可根据试验数据获取，在各

高度等燃气涡轮换算转速下，改变进气总压和舱

压，得到功率变化量，获得系数K 2。

根据式（5）得到

π t
1- κ
κ = 1- P ow

W a
κ

κ- 1 RT 45η t
（15）
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代入式（14）得到

P owc = P ow ( p t1cp t1 T t1

T t1c
+ T t1c

T t1
- 1)+

(W aRT 45η t - P ow
κ- 1
κ )×

( p t1 - p t1c
p t1

- K 1
ph - phc
ph ) （16）

令 K 3 =W aRT 45η t - P ow
κ- 1
κ

，η t 可根据部

件特性得到，在相同工况下，一般 η t变化较小。若

η t无法获得，K 3 可根据试验数据获取，在各高度

等燃气涡轮换算转速下，改变进气总压和舱压，得

到功率变化量，获得系数K 3。

3 轴功率的不确定度

3. 1 测量轴功率的不确定度

按 A类评定方法评定，间接被测量相对合成

标准不确定度按式（17）和式（18）[18]计算。

μ c ( y )= ∑
i= 1

N ( )∂f
∂xi

μ c (
-xi )

2

（17）

式中
∂f
∂xi

为灵敏系数，μ c (
-xi )为各输入量平均值

-xi

的标准不确定度。

μ c ( y )
y

= ∑
i= 1

N

(Cxi,f μ ( xi ) )2 （18）

式中 Cxi,f为各输入量 xi对非线性函数 f的影响系

数，μ ( xi )为各输入量平均值
-xi的相对标准不确定

度，定义为 μ ( xi )=
u c (
-xi )
-xi

× 100%。

考虑到各直接测量值互不相关，轴功率合成

不确定度按式（18）计算。压力测量均采用相对压

力传感器，p0 = p ref + Δp0，p ref为参考端压力，Δp0
为传感器实测压力，轴功率影响系数计算如下：

Cp ref,Pow =

1
2 Cwind ρ ( )π

30 N dy

3

P ow
× p ref
p0

（19）

CM dy,Pow =
P dy
P ow

（20）

CNdy,Pow =
é

ë
êêC f +

πC fwN dy

15 + 3ρCwind

2 ( πN dy

30 )
2ù

û
úú×

π
30 ×

N dy

P ow
+ P dy
P ow

（21）

CΔp0,Pow =

1
2 Cwind ρ ( )π

30 N dy

3

P ow
× Δp0

p0
（22）

CT0,Pow =
- 1
2 Cwind ρ ( )π

30 × N dy

3

P ow
（23）

轴功率相对合成标准不确定度为

μ c ( P ow )
P ow

=[(Cp ref,Pow μ ( p ref ) )2 +(CM dy,Pow μ (M dy ) )2 +(CNdy,Pow μ ( N dy ) )2 +(CΔp0,Pow μ ( ΔP 0 ) )2 +(CT0,Pow μ (T 0 ) )2 ]
1
2

（24）

3. 2 换算轴功率的不确定度

根据换算轴功率式（14），将式（4）代入得

P owc = { }M dy N dy

9 549.296 +
é

ë
êê

ù

û
úúC f + C fw

π
30 N dy +

1
2 Cwind ρ ( )π

30 N dy

2

×

é

ë

ê
êê
êp t1c
p t1

T t1

T t1c
+ T t1c

T t1
- 1+ π

1- κ
κ

t

1- π
1- κ
κ

t

× κ- 1
κ ( p t1c - p t1

p t1
- K 1

phc - ph
ph )ù

û

ú
úú
ú× π

30 N dy （25）

根据式（17）和式（18）得到换算轴功率影响系

数计算如下：

CM dy,Powc =
P dy
P ow

（26）

CΔp0,Powc =

1
2 Cwind ρ ( )π

30 N dy

3

P ow
× Δp0

p0
（27）

CT t1,Powc =
P ow
P owc ( 12 × p t1c

p t1
T t1

T t1c
- T t1c

T t1 )（28）
CT0,Powc =

- 1
2 Cwind ρ ( )π

30 × N dy

3

P ow
（29）
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Cp ref,Powc =-{éëêP dy+ (C f + C fw
π
30 N dy)ùûú π30 N dy +

1
2 Cwind

Δp0 - Δp t1
RT 0

( π30 × N dy)
3}× 1

P owc
×

p ref p t1c
p2t1

T t1

T t1c
- P ow
P owc

× π
1- κ
κ

t

1- π
1- κ
κ

t

× κ- 1
κ

× p t1c p ref
p2t1

+ P ow
P owc

× π
1- k
k

t

1- π
1- k
k

t

K 1
κ- 1
κ

× phc p ref
p2h

（30）

CNdy,Powc =
1
P ow

é

ë
êê

ù

û
úúC f + 2C fw

π
30 N dy +

3
2 Cwind ρ ( )π

30 N dy

2

× π
30 N dy +

P dy
P ow

（31）

CΔp t1,Powc =-
P ow
P owc

× Δp t1 p t1c
p2t1

× T t1

T t1c
- P ow
P owc

× π
1- κ
κ

t

1- π
1- κ
κ

t

× κ- 1
κ

× p t1cΔp t1
p2t1

（32）

CΔph ,Powc =
P ow
P ow c

× π
1- κ
κ

t

1- π
1- ι
κ

t

× κ- 1
κ

× K 1
phcΔph
ph 2

（33）

换算轴功率相对合成标准不确定度为

μ c ( P owc )
P owc

=[(Cp ref,Powc μ ( p ref ) ) 2 +(CM dy,Powc μ (M dy ) ) 2 +(CNdy,Powc μ ( ndy ) ) 2 +(CΔp0,Powc μ ( Δp0 ) ) 2 +

(CΔp t1,Powc μ ( Δp t1 ) ) 2 +(CT0,Powc μ (T 0 ) ) 2 +(CT t1,Powc μ (T t1 ) ) 2 +(CΔp0,Powc μ ( Δph ) )2 ]
1
2

（34）

4 计算方法的试验验证

由于高空台进排气条件存在小范围的波动，

即使同一试验条件下录取的稳态试验结果也会有

所差异，本文利用不同模拟条件下的实测试验结

果验证小偏差条件下功率修正公式的正确性。选

取了某型涡轴发动机高空台试验稳态数据，将本

文的修正方法与传统的相似换算方法计算结果进

行对比分析。

本文共选取了 7个试验条件下的试验数据

（见表 1），每个试验条件选取两组稳态数据。试

验高度范围为 0~6 km，进气温度范围为 233.2~
328.2 K，稳态进排气波动-0.5~0.5 kPa，稳态温

度波动-1.5~1.5 K。表 1中 H和 Tsd表示试验标

准条件的高度和进气温度，pt为实测进气压力，ph
为实测排气压力，Tt1为实测进气温度，Pc为实测

轴功率。

分析方法如下：在某一试验条件下，选取相同

的发动机燃气涡轮换算转速，进排气（进气压力、

排气压力、进气温度）条件有差异的两组稳态数

据，将第一组数据的进排气条件作为标准条件，第

一组数据的实测功率作为标准功率，用相似换算

方法和本文推导的修正公式分别将第二组数据的

功率实测结果修正到第一组进排气条件下，即可

分别得到两种修正方法下的修正轴功率，再与标

准功率进行比较，即可得到两种方法的修正误差。

修正功率与标准功率更越接近则表示该种修正方

法修正精度越高。再将第二组数据的进排气条件

作为标准条件，第二组数据的实测功率作为标准

功率，采用同样方法可得到两种修正方法在反向

环境模拟偏差条件下的修正误差。表 2为采用两

种方法的功率修正结果。

两种方法的修正误差计算结果见图 1，由于

同一试验条件下进排气波动较小，两种方法得到

的修正误差均在 1%以内，但从图中可以看出，在

表 1 试验数据

Table 1 Test data

H/km

0

0

0

1

3

5

6

Tsd/K

328. 2

288. 2

288. 2

281. 7

288. 2

275. 7

233. 2

pt/kPa

101. 77

101. 72

101. 57

101. 46

101. 43

101. 61

90. 54

90. 57

70. 45

70. 18

54. 15

53. 91

48. 44

48. 44

ph/kPa

101. 22

100. 89

101. 81

101. 43

101. 81

101. 63

90. 24

90. 09

70. 35

69. 90

54. 27

53. 98

47. 07

46. 99

Tt1/K

328. 7

328. 8

288. 0

288. 0

288. 3

288. 0

281. 2

281. 2

289. 7

289. 7

277. 6

277. 6

232. 5

232. 8

Pc/kW

329. 51

330. 12

495. 27

496. 90

409. 94

413. 92

331. 96

333. 96

199. 88

200. 29

265. 79

265. 75

284. 35

285. 77
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正偏差和负偏差条件下，采用本文修正方法得到

的轴功率修正误差比相似换算的误差低 0.2%~
0.6%。试验结果表明，在环境小偏差条件下，采

用本文功率修正方法比相似换算精度高，验证了

式（14）和式（16）的正确性。

本文推导的环境小偏差条件下测量轴功率不

确定度和换算轴功率不确定度的计算公式，各分

量的影响系数推导方法与目前采用相似换算计算

影响系数的方法一致，区别在于轴功率修正公式。

本文利用多组试验数据验证了轴功率修正公式的

图 1 修正误差计算结果

Fig.1 Correction error calculation results

正确性，因此采用通用方法推导的不确定度计算

方法亦合理可行。在实际高空模拟试验中，只需

知道各测试分量的不确定度，即可根据式（24）和

式（34）得到测量轴功率不确定度和换算轴功率不

确定度。

5 结 论

本文开展了环境模拟小偏差条件下涡轴发动

机轴功率修正方法和不确定度研究，得到结论

如下：

1）推导出了环境模拟小偏差条件下涡轴发

动机轴功率修正公式。

2）试验结果表明，在小偏差条件下，本文修

正方法得到的轴功率修正误差比相似换算的误差

低 0.2%~0.6%。

3）给出了小偏差条件下的轴功率和换算轴

功率不确定度计算公式。
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