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推力测量中进气冲量的误差分析与
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摘　　　  要：    介绍了高空模拟试验中，发动机推力统计需要的进气冲量的测量方法，以及不确定度构成因素。

提出了进气冲量测量存在受雷诺数影响的流量系数测定误差和附面层速度损失造成的进气速度计算误差；

并对这两项误差的不确定度进行了理论分析。以涡扇发动机飞行包线上的典型工况点为例，开展了数值仿

真和试验测量，获得了相应的进气冲量测量不确定度。结果表明 ：推力测量中进气冲量的不确定度为

1.2%～1.4%，由雷诺数偏差引起的流量系数误差以及进气速度的计算误差不可忽视，有必要在校准方法或修

正方法中予以考虑。
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Abstract:   In  the  high  altitude  simulation  test， the  measurement  method  of  intake  momentum
required for engine thrust statistics and the components of measurement uncertainty were introduced. The
measurement  error  of  flow  coefficient  affected  by  Reynolds  number  and  the  calculation  error  of  inlet
velocity  caused  by  boundary  layer  velocity  loss  were  given.  The  uncertainty  of  these  two  errors  was
analyzed theoretically.  Taking the typical flight condition of a turbofan engine as an example，numerical
simulation and test measurement were carried out，and the corresponding uncertainty of intake momentum
measurement  was  obtained.  The  results  showed  that  the  uncertainty  of  intake  momentum  in  thrust
measurement was about 1.2%—1.4%. The error of flow coefficient caused by Reynolds number deviation
and  the  calculation  error  of  intake  velocity  cannot  be  ignored， and  should  be  taken  into  account  in  the
calibration method or correction method.
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飞行推力是发动机最重要的性能参数之一，

如何有效地确定和评估发动机推力，一直是发动

机高空模拟试验技术研究的重要内容[1-2]。而在

室内试车台和高空台的推力测量中，都需要准确

测算出进气冲量，才能得到发动机的真实推力[3-4]。

进气冲量是发动机进口空气流量与流速的乘积。

本文探讨了航空发动机进气冲量测量中可能存在

的误差因素以及对推力测量结果的影响程度。从

流量系数测定误差和气流速度测量误差两个方面

进行了深入的研究，基于试验数据估算了进气冲

量测量误差比例，分析了进气冲量测量误差引起

的总推力的测量不确定度。以下研究内容以高空

台台架试验为具体对象展开介绍。 

1    进气冲量对推力测量的影响

以往的发动机空气流量测量中，由于缺乏对

测量数据的必要、准确地修正，导致测量数据与

发动机实际值偏差较大[5]。边界层厚度和流量计

算方法是影响进气冲量测量精度的主要因素，需

要被准确修正[6]。雷诺数指数变化对进发动机折

合流量具有显著影响[7]，因此需要准确估算雷诺

数影响造成的流量测量误差。

Cb

进气冲量的数值大小可以通过分别测量进气

流量和气流速度来间接获取[8-10]。测量空气流量

时，需要考虑流体黏性导致的附面层低速区的流

通堵塞影响，需采用流量系数 对等效的流通面

积进行修正[11-13]。尽管有关发动机的测试规范和

数据处理标准都规定了在高空台台架试验时，必

须考虑附面层对空气流量测量的影响，并要求通

过流量系数法进行修正。但对于附面层引起的进

气冲量的测量结果不确定度影响，相关研究比较

少见，也没有相应的标准对该影响进行修正[14]。 

1.1   推力与进气冲量

图 1为航空发动机在直连式高空模拟试验舱

中典型安装情况和推力计算控制体范围的示意图。

发动机推力作为一个复杂的间接测量参数，同时

受到多个因素的影响。必须对台架推力传感器直

接测量的结果进行修正，才能得到与发动机实际

工作情况相符的真实推力。

直连式高空舱的总推力测量可分解为 4个相

互独立的分量进行测量和计算。根据图 1高空模

Fg

拟试验中控制体内满足的动量守恒定理，可得发

动机总推力 的表达式为

Fg = Fcal+Fi+Fadp+∆F （1）

Fcal Fi

Fadp

∆F

Fi

其中 表示台架推力传感器直接测量的推力；

表示进气冲量； 表示推力控制体进口截面和

篦齿端面静压与高空舱舱压之间的压差引起的力

分量； 为附加阻力，表征舱内真空度作用力和

次流作用力对推力测量的影响，该阻力与试验舱

的结构有关。可以看出，进气冲量 测量是发动

机推力测量的重要组成部分，根据经验，进气冲

量占比可达总推力的 10%～30%。因此，进气冲

量测量的准确性，对于发动机推力的准确评定极

其重要。

 
 

试验舱
流量管

进气冲量

测量推力

附加阻力

压差力

发动机

图 1    高空台试验推力计算控制体示意图

Fig. 1    Thrust measurement diagram and control body
  

1.2   进气冲量的测量方法

Wa

V

在高空台台架试验中，进气冲量的计算是发

动机进口空气流量和气体流速的直接乘积。通过

在发动机进气装置（流量管）内安装总压、总温测

量耙，对飞行条件下的发动机进口压力（总压、静

压）和温度进行测量，然后根据得到的流量管内

压力与温度数据，分别计算出空气流量 和气流

速度 ，进而得到进气冲量：

Fi =WaV （2）
 

2    进气冲量测量计算

本文认为进气冲量测量过程存在两方面的误

差来源：一是进气流量受雷诺数影响导致的测量

误差；二是附面层速度损失引起的气流速度测量

误差。下面分别从这两个方面进行详细说明。 

2.1   进气流量测量计算

在图 1所示的直连式涡轮发动机试验中，空
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气流量通常是通过对流量管（供气管道和发动机

进口之间的连接直段）内的关键截面处流场参数

进行测量计算得到的。空气流量的计算公式是通

过校准修正（附面层堵塞效应）的理想气体一维等

熵流动理论得到的，公式如下：

Wa =CbWa =Cb
KApt,avq（λav）√

Tt,av

（3）

Wa

Cb

K A

pt,av Tt,av

q（λav）

式中 是根据主流测量参数计算得到的空气流

量，不包含附面层堵塞影响的修正； 为流量系

数； 为气体常数； 为流量管关键测量截面面积；

为测量截面主流区平均总压； 为测量截面

主流区平均总温； 为流量函数。

λav

ps pt,av

Cb

Ma

Re

速度系数 可以根据流量管内测量截面处

的壁面平均静压 与主流区平均总压 之比计

算得到。流量系数 表征了附面层对流量估算

的影响，其量值由流量管吹风试验中的附面层耙

测量得到。流量管吹风试验可以通过给定进气总

压、调节出口背压，来得到涵盖发动机全部工况

对应的飞行马赫数 范围，以及对应的流量系数。

这类试验通常不考虑雷诺数 对“流量系数”的
影响。

IRe

Re Ma

雷诺数指数 是高空飞行状态下发动机进

口气流雷诺数 与飞行马赫数 的比值和标准

海平面静止状态下该比值之比[7,15]，可用于表征特

定流速下雷诺数飞行马赫数的大小。雷诺数指数

的计算公式如下：

IRe =
pt/
[
μ（Tt）

√
Tt

]
101 325/

[
μ（288.15）

√
288.15

]
IRe（pt,Tt）= 0.002 056 092pt（Tt+110.4）/T 2

t

（4）

pt Tt μ其中 是总压， 是总温， 是动力黏度。雷诺数

指数表征了发动机飞行状态以及所对应的雷诺数

影响，经大量的航空发动机高空模拟试验证实，

在雷诺数指数相等的条件下，试验气动性能参数

是相似的。

IRe

Cb

Ma

Cb IRe

通常，在整个流量管吹风试验过程中，雷诺数

指数 恒定或变化范围很小，因此所得流量系数

实际上是某特定雷诺数指数下，附面层的流通

堵塞程度关于飞行马赫数 的特性曲线。所得

的流量系数 也仅适用于该雷诺数指数 对应

的工况。因此需要研究不同试验工况下，可能出

现的不同雷诺数引起的进气流量系数偏差情况。 

2.2   气流速度测量计算

Vav pt,av进气速度的平均值 由主流区平均总压 、

Tt,av R γ

ps

平均总温 、气体常数 、比热比 与壁面平均

静压 计算的，公式如下：

Vav =

√
2
[
γ/（γ−1）

]
RTt,av

[
1−（ps/pt,av）

（γ−1）/γ
]

（5）

Fi,av则进气冲量 的计算公式为

Fi,av =Wa ·Vav （6）

由于附面层内的流速小于主流区的流速，因

此与真实的气流速度相比，由上述公式计算的气

流速度将偏大，得到的进气冲量也将偏大。

N

Ai

i

更为精确的气流速度与进气冲量的计算方法

是，将测量截面按一定的规则分成 个微元面积

，分别测定每个微元上的压力、温度，那么微元

上的进气冲量为

∆Fi,i = ∆Wa,iVi （7）

那么，可得推力控制体的总进气冲量为

Fi,real =

N∑
i=1

Wa,iVi =

N∑
i=1

ρiV2
i Ai （8）

ρi Vi i式中 、 分别表示微元 的气流密度和速度，可

转化为压力、温度等直接测量参数：

ρi =
ps,i

RTt,i
（pt,i/ps,i）

γ−1
γ （9）

Vi =

√
2
[
γ/（γ−1）

]
RTt

[
1−（ps/pt,i）

（γ−1）/γ
]
（10）

 

3    不确定度计算模型

不考虑各直接测量参数的传感器误差和测量

通道误差等因素，仅分析上文中提到的两个误差

因素所造成各性能参数的测量不确定度。采用

ISO不确定度模型 [16-18]，根据 Taylor级数不确定

度传播方法，确定各参数的影响系数。 

3.1   进气冲量的不确定度

分别确定上述两个误差引起的进气冲量的不

确定度：

Cb

Fi =CbWaV Cb

Fi Cr

1）  流量系数 测定误差引起的不确定度。

由于进气充量 ，流量系数 对进气冲

量 相对不确定度的影响系数 为

Cr（Cb,Fi）=
∂Fi

∂Cb
· Cb

Fi
= 1 （11）

ur

那么，由流量系数测定误差引起的进气冲量

相对标准不确定度分量 为
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ur（Fi,1）=Cr（Cb,Fi）ur（Cb）= u（Cb） （12）

u（Cb）

按照均匀分布，雷诺数引起的流量系数的相

对标准不确定度 可按下式粗略估算：

u（Cb）=
（Cb,max−Cb,min）/

√
3

Cb,mean
（13）

V2） 气流速度 测量误差引起的测量不确定度。

根据式（6）和式（8），可计算气流速度测量误差引

起的进气冲量相对偏差为

∆Fi =
Fi,av−Fi,real

Fi,real
（14）

那么，按照均匀分布，由气流速度测量误差引

起的进气冲量相对标准不确定度分量为

u（Fi,2）=
∆Fi√

3
（15）

以上两个不确定度分量式（12）与式（15）相互

独立，按方和根公式合成，可得进气冲量的相对

合成标准不确定度为

u（Fi）=

√
（Fi,1）

2
+（Fi,2）

2
（16）

 

3.2   总推力的测量不确定度

Fi

Fg C（Fi,Fg）=

Fi/Fg

根据式（1）的总推力表达式，可得进气冲量

对总推力 相对不确定度的影响系数为

，那么由于进气冲量误差造成的总推力的相

对不确定度为

u（Fg）=C（Fi,Fg）u（Fi） （17）

需要再次强调的是，这里计算的性能参数不

确定度只考虑了本节中提出的流量系数测定误差

和进气速度误差，是由于测量方法引入的不确定

度，并不包含传感器误差、测量通道误差等因素

的影响。现行的性能参数不确定度分析方法没有

包含这部分误差引起的不确定度。 

4    不确定度探究
 

4.1   流量系数测量影响因素 

4.1.1    数值仿真

Ma

Cb IRe

k-ω

为估算雷诺数影响造成的流量测量误差，本

文采用流场数值仿真方法，对相同飞行马赫数

下流量系数 随雷诺数指数 的变化关系进行

了定量研究。图 2是根据典型高空舱布局及流量

管实际尺寸建立的三维数值计算模型，网格单元

数量约 200万。采用 shear  stress  transport（SST）
湍流模型，求解三维定常 N-S方程组得到仿

真结果。在计算时，考虑对流换热对速度梯度的

影响，设置了壁厚、传热系数，以保证结果的准确

性。根据计算结果，得到了 3组飞行马赫数下，流量

系数关于雷诺数指数的特性曲线，如图 3所示。

  

进气舱 管道喇叭口
流量管

图 2    三维数值计算模型

Fig. 2    Three-dimensional numerical computational model
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图 3    流量系数与雷诺数指数的特性曲线

Fig. 3    Relationship between flow coefficient and Reynolds

number index
 

Cb

Ma

IRe

从图 3可以看出：流量系数 不仅是关于飞

行马赫数 的函数，还是流量管内气流雷诺数指

数 的函数，在相同飞行马赫数条件下，流量系

数随雷诺数指数的增加而增大。图 3所示在等飞

行马赫数工况下，流量系数的变化范围可达 1.2%。 

4.1.2    试验验证

为验证数值仿真结果的可靠性，定量分析雷

诺数指数变化时，对流量系数的影响程度，在高

空试验台进行了流量管校准试验。试验配置如

图 4所示，由轴流式压缩机作为高压气源，通过调

节进气控制阀门和背压控制阀门，给定进气压力、

调节背压，从而在试验舱内得到覆盖发动机工况

包线的试验条件。

试验舱内的测试布局如图 5所示，在测量截

面布置 5点总压总温测耙（图 6），12点附面层总

 

连续
气源 高精度

控制阀

试验舱
高精度
控制阀

抽气

图 4    试验舱配置示意图

Fig. 4    Test chamber configuration
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压测耙，在壁面布置 4点静压测点。其中，气体压

力测量采用机箱式压力扫描模块，扩展测量不确

定度优于 0.3%满量程，温度测量采用热电偶式温

度测量仪，扩展测量不确定度优于 0.6%满量程。

表 1给出了试验采用的飞行马赫数为 0.3和

0.4时，不同飞行高度对应的雷诺数指数与总温总

压工况。
 
 

进气舱

整流网

管道喇叭口 探针数量:
总压 (3×5, 3×12)

总温 (3×5)

静压 (4)

篦齿封严 气动测量截面航空发动机

直连型试验舱

图 5    流量管内流量测试布局示意图

Fig. 5    Schematic diagram of flow test layout in flow tube

 
 

图 6    总压测耙示意图

Fig. 6    Total pressure measuring rake
 
 
 

表 1    进气流量试验气流参数表

Table 1    Test parameters of intake mass flow test

Ma pt/kPa Tt/K Re/106 IRe

0.3

80 280 4.98 0.82

65 280 4.04 0.67

50 280 3.11 0.51

35 280 2.18 0.36

20 280 1.24 0.20

15 280 0.93 0.15

12 280 0.75 0.12

0.4

80 280 6.44 0.82

65 280 5.23 0.67

50 280 4.02 0.51

35 280 2.82 0.36

20 280 1.61 0.20

15 280 1.21 0.15

12 280 0.97 0.12

图 7给出了相同高度工况下进气总压为 80 kPa，
雷诺数指数等于 0.82时，飞行马赫数 Ma=0.3～
0.4条件下的进气道气动截面内总压分布，图中横

坐标 y/R表示离管径中心的相对距离。从图中可

以看出，不同飞行马赫数 Ma条件下，附面层区域

的总压变化梯度不同，对应的附面层厚度和流量

系数不同。
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图 7    相同高度工况、不同飞行马赫数下气动截面内

总压分布

Fig. 7    Total pressure distribution corresponding to different

Mach numbers at the same altitude
 

图 8给出了飞行马赫数 Ma=0.6时，4种高度

工况下，对应的不同进气总压 pt 和雷诺数指数 IRe
条件下的进气道气动截面内总压测量值分布。

图 8（a）～图 8（d）中，随着高度上升，IRe 从 0.82降

至 0.36，进气总压从 80 kPa降至 35 kPa，附面层内

总压损失增高，流量系数降低。

根据式（3），汇总计算 4种飞行马赫数 Ma工

况下，流量系数 Cb 随雷诺数指数 IRe 的变化情况，

如图 9所示。图中 3个轴坐标分别表示流量管内

当地气流飞行马赫数 Ma、雷诺数指数 IRe、流量

系数 Cb 分布。根据图 9中的试验结果可知，不同

雷 诺 数 指 数 对 应 的 流 量 系 数 相 差 较 大 。在

Ma=0.3和 0.4时，试验验证结果与数值模拟结果

趋势相同：在相同飞行马赫数条件下，流量系数
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随雷诺数指数的增加而增大。

因此，无雷诺数关联性的流量管吹风试验，确

定将会造成流量系数的测定误差，这种误差实际

仍然不建议忽略，它会引起空气流量测量不可接

受的偏差，本文的研究范例中的数据表明这项偏

差最高可达 1.63%（雷诺数指数在 0.12～0.82范围

内）。这项误差除了会引起空气流量测量的不确

定度外，还将导致发动机进气冲量的测量误差，

最终导致推力、耗油率等一系列间接参数的测量

误差。 

4.2   不确定度结果分析 

4.2.1    总推力中的进气冲量占比

图 10给出了典型涡扇发动机飞行包线上的

8个状态点（A～H），横坐标为飞行马赫数，纵坐

标为海拔高度。采用文献 [19]高空台发动机试

验中流量、流速与推力测量数据，提取 8个飞行

状态工况点的试验结果，采用本文介绍的不确定

度计算方法，计算统计由于流量系数和气流速度

两个参数测量误差因素引起的不确定度。
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图 10    某型涡扇发动机包线图

Fig. 10    Flight envelope of a turbofan engine
 

图 11为各飞行状态（A～H）下试验结果计算

统计出的进气冲量占总推力的百分比。海拔高度

相同时，对比状态 B与 C、D与 E、F与 G，可知进

气冲量占总推力的比例随飞行马赫数的增大而减
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图 8    相同飞行马赫下不同高度条件下的总压分布

Fig. 8    Total pressure distribution at different altitudes with

the same Mach number
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Fig. 9    Relationship between flow coefficient and

Reynolds number index under constant Mach
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小；进气冲量测量误差引起的总推力的不确定度

也会随之减小。对比状态 A与 B、G与 H，飞行

马赫数相差不大时，进气冲量占总推力的比例随

高度的增加而略微增大，总推力的不确定度无明

显变化规律。 

4.2.2    总推力与进气冲量的不确定度

u（Fg）、u（Fi）、u（Fi,1）、u（Fi,2）

u（Fi）

u（Fi,1）

u（Fi,2）

u（Fg）

图 12展示了 8个飞行状态点（A～H）对应的

试验结果，计算得到的总推力、进气冲量、流量系

数、气流速度 4个参数的测定误差，引起的不确

定度 。每个飞

行状态下，进气冲量 的不确定度约为 1.2%～

1.4%。不确定度的两个主要构成因素， 与

数值接近，说明流量系数与气流速度都会

对进气冲量测量结果的准确性产生可观影响。飞

行状态 G和 H相较其他状态，进气冲量的总推力

占比较低，对应的总推力测量不确定度 也

最低。
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图 12    各参数的相对标准不确定度

Fig. 12    Relative standard uncertainty of each parameter
  

5    结　论

本文研究结果表明，在航空发动机高空台试

验中，进气冲量受附面层影响，其中雷诺数影响

造成的流量系数测定误差和附面层速度损失造成

的进气速度计算误差通常容易被忽视，但其影响

的量级是不能忽视的，可能造成发动机整机性能

统计结果的较大偏差。因此，可以采用带雷诺数

影响的校准方案或者对其进行相应的附面层修正，

确保试验评估结果的精准度。同时，本文的研究

结果对于室内试车台，和其他采用类似流量评估

方法的试验设备，都是适用的。
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