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堵塞条件下发动机高空试验推力差异分析 *
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摘 要：堵塞技术是降低发动机高空模拟试验成本和解决设备抽气能力不足的可行手段。在不同喷

管排气环境压力条件下，某型带拉瓦尔喷管涡扇发动机完成了四组堵塞对推力影响的试验，发动机总推

力试验值最大差异为 6.2%。为揭示试验推力差异产生的原因，提高堵塞条件下发动机高空试验推力评

估的准确性，开展了相关的理论分析和一维仿真计算，提出了主要影响量估算方法。结果表明：推力差

异主要与发动机转速、结果修正方法和喷管扩张段流场特性有关；按文中提出的主要影响量估算方法计

算了这些因素对推力的影响量，扣除影响量后总推力的最大差异降至 0.8%；相同转速下，总推力相似

换算值随喷管排气压力的升高呈增大趋势，最大差异达到3.3%。
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Abstract：Choking technique is an available way to reduce altitude test cost and respond insufficient capac⁃
ity of the pumping equipments. Under the conditions of various exhaust ambient pressure，four group experiments
of a turbofan engine with Laval nozzle were performed to identify the effect of choking on engine thrust. The maxi⁃
mum difference of test total thrust in these experiments was up to 6.2%. In order to find the reason of thrust differ⁃
ence and promote the accuracy of estimating engine thrust obtained in altitude test under choking condition，rela⁃
tive theory and calculation analysis were studied，then the estimation method of changes caused by mean influ⁃
ence factors was developed. The results revealed that the main influence factors of test total thrust included engine
speed，correction method and flow behavior in nozzle expansion section. According to estimation method present⁃
ed，the total thrust changes caused by these factors were evaluated. The maximum difference decreased to 0.8%
after eliminating these changes. At the same engine speed，the referred total thrust increased with the raise of the
exhaust ambient pressure and the maximum difference was 3.3%.
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1 引 言

直连式高空模拟试验是获取发动机空中工作性

能的主要手段，它通过模拟发动机空中飞行条件下

进口总温、总压和排气环境压力进行试验。排气环

境压力的建立与抽气能力密切相关，抽气能力需求

越大，试车成本越高。航空航天未来发展的重要方

向之一是空天融合。为满足超声速巡航、空天入轨

的要求，空天动力最大飞行马赫数通常不低于 3.5、最
大飞行高度不低于 30km。随着飞行马赫数和高度的

上升，抽气容积流量急剧增大，空天动力试验的最大

抽气容积流量需求是国内现有最先进军用航空发动

机的 3~5倍，高空台气源系统目前难以满足包线边界

区域的抽气能力需求。堵塞试验［1-2］在升高排气环境

压力 ph（模拟飞行高度较实际工况低）条件下进行，可

降低试验对抽气能力的需求。排气容积流量 Vg=
（WgRgTg）/ph，其中，Wg，Rg，Tg分别为排气扩压器内燃气

的质量流量、气体常数和温度；Vg越大，对抽气能力需

求越大。

堵塞试验中，喷管落压比偏离真实工况下的落

压比，国内外学者就落压比变化对喷管性能影响开

展了相关的数值和实验研究。国外，Tetsuo Hiraiwa
等［3-4］的研究结果表明，过膨胀状态产生的激波可提

升超声速冲压发动机喷管性能；Zudov等［5］在优化轴

对称二元喷管设计的工作中，开展了工作落压比范

围内背压变化对喷管内部流动影响的数值仿真和实

验研究；Hirschen等［6］在喷管高超声速风洞实验测得

的喷管压力分布和激波位置随落压比变化而不同。

国内，余铭等［7］的数值模拟结果为在欠膨胀状态，拉

瓦尔喷管的推力系数随落压比增大显著减小；余敏

等［8］、张修峰等［9］利用 CFD软件研究了拉瓦尔喷管内

压力分布和激波位置随背压的变化情况，张修峰等

还开展了验证实验［9］，其结果与数值模拟的一致。由

这些研究结果可知，拉瓦尔喷管内气流流动特性会

随排气环境压力变化而变化。

为确认堵塞技术可否应用于发动机高空模拟试

验中，郭昕等［1］、刘志友等［2，10］就喷管内气流流动特性

变化对推力影响及其修正方法进行了理论分析与试

验研究。郭昕等［1］的研究表明，该技术可应用于带收

敛喷管发动机的高空模拟试验中，且已建立的推力

确定与修正方法［11］是适用的；基于高度对发动机地

面试验性能影响研究成果［10］，刘志友等［2］提出了带拉

瓦尔喷管发动机排气环境压力大偏差下试验推力的

确定与修正方法，其适用条件为同温层内飞行状态

点。在堵塞技术应用研究上，虽已取得较多成果，但

试验研究大多集中在排气环境压力变化对推力影响

规律性分析上，未深入研究推力差异的影响因素及

其影响量。本文选择带拉瓦尔喷管涡扇发动机，在

不同排气环境压力条件下完成了堵塞对发动机推力

影响的试验研究，重点分析了试验喷管总推力差异

的影响因素，提出了主要影响因素对试验推力影响

量的估算方法，并给出了影响量计算结果。本研究

结果对建立堵塞条件下发动机试验推力修正方法具

有重要意义，从而有助于提高堵塞条件下发动机试

验推力评估的准确性。

2 试验用发动机与设备

研究用发动机为带拉瓦尔喷管的双转子混合排

气涡扇发动机，控制系统为全权限数字控制系统。

非加力最大（ZJ）及以上状态的主控制计划为低压转

子转速，同时受涡轮落压比限制；全加力最大（ZD）状

态加力燃油流量为高压压气机出口压力和发动机进

气总温的函数。发动机喷管出口面积根据发动机不

同工况下喷管扩张段内、外壁面压差自动平衡确定，

同时受最大机械极限位置限制。

试验在直连式高空台（布局示意图如图 1所示）

上进行。该高空台主要由供抽气系统、试验舱系统

和测试系统等组成。供气系统用于建立发动机进口

总温、总压条件，抽气系统用于建立喷管排气环境压

力（试验舱压力），试验发动机安装在试验舱内推力

台架上，发动机测试系统由测试仪器仪表、试验信息

综合系统等组成，用于压力、温度、推力、燃油流量、

空气流量等参数测量，以及试验数据的实时采集储

存和处理分析等。

3 试验结果及分析

3.1 高空模拟试验喷管总推力

涡扇发动机高空模拟试验推力确定与相似换算

修正方法详见参考文献［12-13］。

3.1.1 试验推力确定方法

根据涡扇发动机高空台试验原理，推力控制体

如图 2绿色虚线所示。

规定力的方向与气流方向一致为正，则控制体

内流体的动量方程可写为

p s，in A in + F in，r - p s9 A9 = W g9 v9 - W a，in v in （1）
式中 p s，in，A in，v in 分别为推力控制体进口气流静

压、截面面积、气流速度；p s9，A9，v9分别为发动机喷管

出口气流静压、截面面积、气流速度；W a，in，W g9分别为
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发动机进口空气流量和燃气流量，F in，r为控制体作用

在流体上的力。

发动机工作在稳定状态，作用在推力控制体轴

向上的合力为零，则有

p s，seal A seal + ( )FPsch + F f + ( )Fm + F d - F in = 0 （2）
式中 p s，seal为来流作用在篦齿前端面的压力，A seal

为篦齿前端面面积，p s，seal A seal为来流作用在篦齿前端

面的力，设为 F seal；FPsch，F f分别为试验舱次流作用在

控制体外表面的压力和摩擦力的轴向分量，FPsch与 Ff
设为 Fout；Fm为测力称示值，Fd为试验舱次流作用在发

动机测试管线、安装架上的阻力的轴向分量；Fin为控

制体内流体作用在控制体上的力，Fin与 Fin，r是一对作

用力与反作用力。假设试验舱内压力 psch均匀，FPsch
按式（3）计算。

FPsch = p sch (A9 - A in - A seal) （3）
将 Ff与 Fd之和定义为试验舱内次流引入的附加

推力 ΔF，联立式（1）~（3），整理后导出试验喷管总推

力 Fg的计算式为

Fm + W a,in v in + (p s,in - p sch) A in +
(p s,seal - p sch) A seal + ΔF =
W g9 v9 + ( p s9 - p sch )A9 = F g

（4）

ΔF一般在试验前通过专项试验测定。

3.1.2 试验推力修正方法

为了便于比较，通常采用相似换算对试验推力

进行修正后得到目标工况条件下的结果。喷管总推

力 Fg除以发动机进口总压试验值 pt1后进行变换，有

F g = W g9 v9 + ( p s9 - p sch )A9 =
p t9
p t1
π (Ma9) (k9Ma29 + 1) A9 - p schp t1 A9

（5）

式中 pt9，Ma9，k9分别为发动机喷管出口气流总

压、马赫数、比热比。

当发动机内流满足流动相似假设条件时，Ma9，

pt9/pt1等于常数；进气总压和总温模拟为小偏差时，可

认为气体热物性不变，则 k9近似为常数。则有

F g
p t1
+ p sch
p t1

A9 = p t9p t1 π (Ma9) (k9Ma
2
9 + 1) A9 = const（6）

将换算基准条件参数和试验条件参数分别代入

式（6），整理可得试验喷管总推力相似换算值 Fg，r的计

算式如下

F g,r = p t1,rp t1 F g + ( p t1,rp t1 p sch - ph) A9 （7）
式中 pt1，r，ph分别为换算基准条件下发动机进气

总压和排气环境压力。

Fig. 1 Configuration sketch of ATF

Fig.2 Schematic diagram of measuring test thrust
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3.2 试验工况与结果

3.2.1 试验工况

试验共进行 3次。通过改变试验舱压力（即发动

机喷管排气环境压力），在表 1的 4组试验工况下录

取了发动机的稳态性能，发动机控制计划和其余试

验条件相同；表中 psch，id为堵塞试验研究模拟目标值。

表 1中用 Test No.表示工况点（Case）性能录取所在的

试验次数；用 Record sequence和 Record number分别

表示试验性能录取的顺序及其对应试验舱压力下的

记录次数。

3.2.2 试验结果

对试验测取的 36次结果进行分析，考虑热平衡

时间和模拟条件变化等的影响后，选取用于推力影

响分析的试验结果差异见表 2。试验结果差异包括：

高压转子相似换算转速差异 ΔnH，rs，空气流量、燃油流

量、喷管总推力、高压压气机出口总压、低压涡轮后

燃气总温相似换算值的相对差异 δWa，r，δW f，r，δFg，r，
δps3，r，δTt5，r，以及喷管喉道截面和出口截面面积相对

差异 δA8，δA9。表中还给出了试验条件变化，包括试

验舱压力 psch和发动机进口总温、空气流量测量截面

总压的相对变化量 δTt1，δptM，其中，变化量以各工况

最低 psch下测取的试验结果为基准，工况 1~4的最低

psch分别为 12.31，12.43，12.91，13.79kPa。

分析表中数据及试验结果可知：

（1）在不同 psch下，工况 1的发动机性能与流路参

数差异相对较大；工况 2，3除 Fg和 A9外其余参数差异

相对均较小；工况 4喷管出口均处于最大机械限位位

置，发动机性能与流路参数差异均较小。

（2）工 况 1~4 的 δFg，r 最 大 值 分 别 为 6.24%，

3.93%，4.95%，0.59%。

3.3 试验推力差异分析

3.3.1 试验推力影响因素分析

开展堵塞对发动机推力影响的高空台试验时，

喷管总推力受如下几个因素的影响：

（1）发动机转速。喷管推力主要取决于发动机

运行状态，高低压转子换算转速越高或加力燃油流

量越多，喷管出口气流冲量越大，则喷管推力越大。

（2）模拟偏差修正方法。不同次记录数据获取

的试验条件一般都存在或多或少的差异，需采用适

当修正方法对测试性能参数进行处理。通常情况

下，在某些特定假设条件成立时修正方法才能表达

为显式函数关系，故修正计算公式有适用范围。堵

塞试验时，发动机排气环境压力与目标工况存在较

大差异，修正方法适用性变差会影响修正结果。

（3）喷管扩张段内流场特性变化。喷管扩张段

内气流流场可分成两部分考虑，即靠近内壁面附近

Table 1 Experiment cases under choking condition

Case
1
2
3
4

pt1，r/kPa
149.0
149.0
122.2
122.2

Tt1，r/℃
116.7
116.7
116.7
116.7

ph/kPa
12.4
12.4
17.9
17.9

Tt1/℃
115.5
132.7
116.7
116.7

psch，id/kPa
12.5，15.0，18.0，22.5
12.5，15.0，18.0，22.5
12.9，17.8，22.6
13.8，17.8，22.6

State
ZJ
ZJ
ZJ
ZD

Test No.
1
1
3
2，3

Record sequence
12.5→15.0→18.0→22.5
22.5→18.0→15.0→12.5
17.8→12.9→22.6→17.8
17.8，17.8→13.8→22.6

Record number
2-2-2-2
2-2-2-2
3-1-1-1
5，3-3-3

Table 2 Experiment result differences under various psch

Case

1

2

3

4

psch/kPa
15.11
18.01
22.89
22.89
18.00
15.10
17.77
22.58
17.79
17.82
17.79
22.63

ΔnH，rs/%
0.41
0.59
0.66
-0.13
-0.08
-0.04
-0.09
0.04
0.09
-0.09
-0.09
0.01

δWa，r/%
0.83
1.32
1.62
-0.52
-0.35
-0.23
-0.26
0.18
0.34
-0.03
-0.35
0.03

δWf，r/%
1.72
2.63
3.08
-0.70
-0.52
-0.26
1.16
0.23
0.69
-0.63
-0.44
-0.08

δFg，r/%
1.85
3.48
6.24
3.93
2.15
0.60
2.04
4.95
2.46
-0.07
-0.33
0.59

δps3，r/%
1.87
2.70
2.99
-0.78
-0.44
-0.29
-0.35
0.35
0.67
-0.61
-0.63
0.17

δTt5，r/%
1.90
2.75
3.01
-0.74
-0.44
-0.26
-0.35
0.33
0.71
-0.58
-0.62
0.15

δTt1/%
-0.01
-0.06
0.01
-0.06
-0.05
-0.03
-0.35
0.12
0.12
0.03
-0.17
0.07

δptM/%
0.03
-0.01
-0.13
0.13
0.09
0.05
-0.07
0.06
-0.13
-0.09
-0.11
0.08

δA8/%
-0.30
-0.42
-0.57
-0.38
-0.11
-0.04
0.25
-0.29
-0.25
0.73
1.69
2.51

δA9/%
-0.21
-2.11
-11.21
-13.94
-6.28
-1.57
-4.43
-11.32
-4.43
0.02
0.02
-0.62
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区域的粘性流体和边界层、激波厚度之外的区域（常

被称作“中心流区域”）的无粘定常流体。当喷管工

作在超临界状态时，扩张段中心流区域为超声速流

动，扰动向下游传播且只局限在马赫锥内，故发动机

排气环境压力变化不会前传到喷管出口截面之前，

堵塞不会影响喷管扩张段内中心区域的流场特性。

在边界层和激波厚度内，由于粘性和热传导的存在，

导致较大的速度梯度和温度梯度，近壁区必为亚声

速流动，则排气环境压力变化将通过这些亚声速区

域前传，从而或多或少影响扩张段内的流场特性。

流场特性变化将影响喷管出口截面流量系数，不平

行性损失也略有变化，从而带来喷管推力变化。

（4）其它影响因素。试验推力还与热平衡时间、

性能测取前所经历的功率状态等有关；喷管扩张锥

角变化使得调节片之间的漏气量不同，发动机主机

控制偏差使得内外涵流量分配改变，加力燃油流量

控制偏差使得燃气温度改变等，都会带来喷管推力

的变化。通过分析，认为这些因素带来的影响量相

对较小，且设计试验方案时已考虑尽可能降低这些

因素带来的影响，故文中未进行相应的影响量计算。

3.3.2 主要影响因素影响量估算方法

3.3.2.1 发动机转速影响量

结合研究发动机其余高空台试验结果，按高压

转子折合转速每增加 1%，喷管推力增加 2.3kN，估算

了工况 1，2，3发动机 ZJ状态转速变化对喷管总推力

的影响量 ΔFg，l。
对于工况 4，psch，id=17.8kPa时发动机主机状态和

流路参数与 psch，id=13.8kPa，22.6kPa的略有差异，且

δW f，r，δps3，r基本相当。工况 4发动机 ZD状态转速变

化对喷管推力的影响量 ΔF g，1为主机状态差异影响量

与加力燃烧室的燃油流量差异影响量 ΔF g，1，ab 之和。

主机状态差异影响量按上述 ZJ状态的方法估算。根

据喷管总推力与喷管进口总温、能量守恒条件下加

力燃烧室进口与喷管进口参数之间的关系，ΔF g，1，ab可
按式（8）估算。

ΔF g,1,ab = 12 δT t7 =
1
2
η abHμ
cpg,7

1
W g7T t7

ΔW f,ab （8）
式中 Tt7，cpg，7，Wg7分别为喷管进口燃气总温、定压

比热容、质量流量，ηab为加力燃烧室燃烧效率，Hμ为

燃油低热值，ΔW f，ab 为加力燃烧室燃油流量变化量。

计算时根据 ZJ状态和 ZD状态燃油比值分配燃油流

量变化量。

3.3.2.2 修正方法的影响量

工况 1~4的发动机进气总温、总压差异较小，喷

管工作在超临界状态，故喉道截面之前流动可以认

为是满足相似条件要求的，修正方法对 Fg的影响量

主要是 A9和喷管扩张段内流动变化引起的。

目标工况下参数用下标“re”表示，定义喷管喉道

截面至出口截面的总压恢复系数为则 σ8-9，则 Fg，r与

Fg，re的差异 ΔF g，2可写成

ΔF g,2 = F g,re - ( p t1,rp t1 F g + p t1,rp t1 p sch A9 - ph A9) =
p t8,reσ 8 - 9,reπ (Ma9,re) (k9,reMa29,re + 1) A9,re -
p t8,reσ 8 - 9π (Ma9) (k9Ma29 + 1) A9 + ph (A9 - A9,re)

（9）

式中 pt8，re为目标工况下喷管喉道气流总压。

假设喷管扩张段内为绝热流动，且燃气气体常

数 R保持不变，由流量连续定理关联喷管喉道与出口

截面燃气流量，经整理有

A9
A8
= CA8

CA9

1
σ 8 - 9

k8
k9 ( 2

k8 + 1 )
k8 + 1
2 ( k8 - 1)·

1
Ma9 (1 + k9 - 12 Ma29)

k9 + 1
2 ( k9 - 1)

（10）

式中 A8，CA8，k8分别为喷管喉道截面的面积、流量

系数、比热比，CA9为喷管出口截面的流量系数。

当喷管喉道截面总温 Tt8和 A8不变时，CA9，k9和

σ 8 - 9均是Ma9的函数，故Ma9与 A9为单值函数。此时，

ΔF g，2 只与 A9变化相关。对于工况 4，由于 A9在不同

psch条件下均处于最大机械限位位置，故 3.2节的修正

方法是适用的，ΔF g，2=0。
式（9）中的修正方法对推力的影响量 ΔF g，2 由

ΔF g，m1和 ΔF g，m2组成，估算如下

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

ΔF g,m1 = -p t8,reσ 8 - 9π ( )Ma9 ( )k9Ma29 + 1 A9 +
p t8,reσ 8 - 9,reπ ( )Ma9,re ( )k9,reMa29,re + 1 A9,re

ΔF g,m2 = ph ( )A9 - A9,re
（11）

ΔF g，2m可利用不同 psch下试验测得的 A9直接计算。

由于基准状态的 psch与目标工况的 ph差异很小，则此

时 A9与 A9，re差异也很小，用 psch和 Ph计算得到的 ΔF g，2m
差异也很小，最大差异仅 6N。ΔF g，m1确定比较困难，

其不仅受气流参数 pt7，Tt7等的影响，而且 CA9，k9，σ8-9

与 Ma9之间的函数关系也是非线性的。本文提出下

述方法进行近似估算：

（1）确定喷管扩张段气流速度系数 φc。φc由摩擦

损失 φf、激波损失 φchock和气流不平行性损失引起的速

度 系 数 φA 组 成 ，通 常 表 示 为 三 者 的 乘 积 ，即 φc=
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φfφchockφA。由面积比 A9/A8和喷管扩张段半锥角 β变化

范围选取 φf［14］，假设试验时喷管内激波损失保持不

变选取 φshock，按充分发展源流近似估算 φA，即 φA=（1+
cosβ）/2。

（2）利用流路参数、燃气流量、推力的测试值估

算不同 psch下 8，9截面参数和 σ5-8，σ8-9。试验考虑了

变比热的影响［15］，计算结果的有效性评估参考设计

方提供的发动机仿真值。

（3）按式（6）第一个等式计算 ΔF g，m1。
3.3.2.3 喷管扩张段流场特性变化的影响量

为确定喷管扩张段气流流场特性变化对喷管推

力的影响量，利用自编的一维管流程序研究了喷管

可用落压比 πnoz，av（πnoz，av=pt7/ph）、面积比 A9/A8、内部损

失（速度系数 φc）、喷管进口总温 Tt7和总压 pt7、油气比

f等对喷管推力损失系数 ΔCFg的影响，结果如图 3-4
所示，该结果的变化规律与参考文献［16］的一致。

图 3中 D8，D9分别为喷管喉道截面和出口截面直径，

图 4中下标“ref”表示根据试验参数评估得到的参

考值。

研究结果表明，给定 A9/A8时，ΔCFg基本不随 Tt7，

pt7，f变化而变化，故本文提出：试验条件下获得的推

力系数 CFg_test偏离理论推力损失系数 CFg线的差异，即

可认为是喷管扩张段内流动特性变化的影响量。估

算方法如下：

（1）根据试验测试值评估值 A9/A8和 f，计算获得

CFg随 πnoz，av的变化曲线。

（2）计算工况 1~4在不同 psch下的 CFg_Test。计算方

法与确定影响量 ΔF g，m1的相似；同一试验工况按喷管

喉道截面前气流相似处理，φf，φchock，σ5-8保持不变；适

当考虑发动机转速变化对 Tt7的影响。

（3）计算工况 1~4不同 psch下 CFg_test偏离 CFg引入的

推力变化量 ΔFg，3。
3.3.3 主要影响因素影响量估算结果

堵塞条件下试验喷管总推力相对差异 δFg，r和发

动机转速、模拟偏差修正方法、喷管扩张段气流流态

对试验推力的相对影响量 δFg，1，δFg，2，δFg，3，以及扣除

这三项因素影响后试验喷管总推力的相对差异 δFg，rc
和同工况下剩余总推力最大差异 δFg，rc，max见图 5，图中

相对差异和影响量以同工况中最低 psch测得的喷管总

推力值为基准。

由分析数据可知：

（1）扣除影响量 δFg，1，δFg，2，δFg，3后，工况 1~4的
发动机推力差异大幅度减小，最大差异分别降低至

0.55%，0.62%，0.80%，0.29%。

（2）喷管出口不位于机械限位位置时，发动机转

速变化较小的工况 2，3，相似换算修正方法和扩张段

Fig. 5 Test thrust relative differences and changes

Fig. 4 Effects of Tt7 and φ con ΔCFg

Fig. 3 ΔCFg changes with πnoz,av and A9/A8
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流动特性变化的影响量大致相当，占总差异的 40%
左右。

（3）扣除 δFg，1后，按相似修正方法获得的喷管推

力换算值 δFg，r2随堵塞程度的加重（排气环境压力升

高）呈增大趋势；喷管出口不位于机械限位位置的 ZJ
状态时更明显。其中，第 3组工况（ZJ状态）变化最明

显，psch从 12.9kPa升高到 22.6kPa，推力增大 3.33%。

第 4组喷管出口位于机械限位位置时，psch从 13.8kPa
升高到 22.6kPa，推力增大仅 0.59%。

4 结 论

通过改变喷管排气环境压力，在高空台开展某

型带拉瓦尔喷管的涡扇发动机 4组工况的堵塞试验

研究，对获得的数据进行分析得到如下结论：

（1）工况 1~4获得的试验总推力均存在一定差

异，最大相对差异达到 6.2%。

（2）试验总推力差异主要与发动机转速差异、试

验推力修正方法不适用和喷管扩张段流动特性变化

有关，扣除这些因素带来的影响量后，总推力的最大

差异降低至 0.8%。

（3）发动机转速保持不变时，试验总推力相似换

算值随堵塞程度的加重（喷管排气压力升高）呈增大

趋势，喷管出口不位于极限限位位置的状态时更明

显，最大差异达到 3.3%。

（4）喷管出口不位于机械限位位置时，若 ZJ状态

发动机转速基本不变，相似换算修正方法和扩张段

流动特性变化的影响量大致相当。
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