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全机推力试车台推力测量和校准方法
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摘　要：以目前国内唯一可进行发机装机状态下推力测试的试验设备为研究对象，介绍了其全机推力试车台
的台架总体结构及飞机装机推力测量方式，重点对推力测量系统及其校准方法进行了详细描述，分析了全机推力

测量的影响因素、测量结果修正方法及目前校准方法存在的不足，提出了装机校准、左右平台联合校准、伺服加

载校准和原位校准等多种改进措施，提高了全机推力测量系统的校准准确度以及发动机装机推力的测量准确度，

对于其他同类设备的校准也具有重要的参考和借鉴价值。
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０　引言

推力是航空发动机最为重要的一个性能指标，通

常通过地面台架试验直接获取。由于飞机结构的限制，

发动机在飞机上的装机状况与在地面试车台试验时的

状况有一定的差异，尤其是进气、排气和安装固定形

式等均有不同，装机后的推力往往要低于在地面台架

所获取的推力，而推力直接影响飞机的技战术指标，

是飞机及发动机设计师非常关心的问题。从有限的试

验数据来看，通常采用翼吊式安装的发动机，其装机

推力与台架试验相比，差异较小，而采用机腹式安装

的发动机，这种差异则较为明显，甚至超过２０％。因
此，进行全机推力试验，准确获取发动机装机状态下

的推力指标，就显得尤为关键［１－４］。

在上世纪六十年代，美国、俄罗斯等航空发达国

家就开始进行发动机装机推力的试验研究，主要通过

对配装发动机的飞机进行全机推力试验，获取相应发

动机的装机推力，开展这项试验研究离不开全机推力

试车台。我国在上世纪八十年代曾建设了一座全机推

力试车台，进行了几项发动机的全机推力试验，但限

于当时的技术条件，试验数据分散度较大，难以准确

地对发动机装机推力进行定量分析。２１世纪，试飞院
新建了一座全机推力试车台，并开展了相关发动机装

机推力测量研究工作［５－６］，是目前国内唯一可进行发

动机装机状态下推力测试的试验设备。

１　全机推力试车台

全机推力试车台的总体结构如图１所示。整个试
车台架由前测力平台、左测力平台和右测力平台组成，

总体结构呈“品”字形，三个测力平台可单独测力，也

可组合测力。在进行大运、伊尔 ７６等大型飞机试验
时，飞机起落架放置在不同的试验平台进行安装，如

图２所示，前起落架放置在前测力平台，主起落架分
别放置在左、右测力平台，采用三个测力平台同时进

行全机推力的测量；进行歼１０、歼１１等小型飞机试验
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时，仅需采用一个平台就可进行这类飞机的全机推力

测量试验，如图３所示，飞机三个起落架全部放置在
右测力平台。

图１　全机推力试车台台架示意图

图２　大型运输类飞机安装示意图

图３　战斗机安装示意图

全机推力试车台与常规的发动机地面试车台一样，

要准确获取发动机推力，一个结构合理、强度大、刚

性好的测力平台和一套稳定可靠的数据采集与分析系

统是必不可少的。同时，还要有一套测量范围和准确

度均满足试验要求的测力传感器，并对传感器的安装

位置进行科学的规划和设计。此外，整个测力系统的

校准也是准确获取发动机推力的关键技术之一。

２　推力测量系统

２１　平台力测量系统
组成全机推力试车台的三个测力平台中，右测力

平台的结构如图４所示，其主要结构部件包括弹簧片
悬吊装置、机轮固定装置、定架、动架、推力测量装

置、推力校准装置、动架水平顶紧装置、动架上下锁

紧装置、滚动轮机构和平台锁紧保护装置等，与目前

大多数试车台台架一样，动架和定架之间通过弹簧板

连接。试验时，将飞机机轮固定在测力台架的动架上，

发动机推力经过飞机机轮传到测力台架，通过安装在测

力平台中的两个力传感器获取，这两个传感器位于平台

中心线左右两侧分布。考虑到反推力测量的问题，还反

向安装了两个传感器。进行歼击机全机推力试验时，歼

击机三个起落架机轮全部落在右测力平台，后面两个机

轮要在平台上安装固定，前起落架机轮处于自由状态。

试验时，试车台测试系统采集两个传感器的信号，结合

飞机机载系统所采集的发动机其他参数信息，就可以实

时显示发动机装机状态下包括推力在内的性能参数，两

个系统的时差通过ＧＰＳ授时模块来解决。

图４　右测力台架结构示意图

左测力平台的结构和右测力平台完全一样，但尺

寸要小一些。前测力平台的结构较为特殊，采用滚轮

结合动静架结构的形式，如图５所示。主要考虑到一
方面要对前机轮的力进行测量，另一方面，还希望使

这一力尽可能小。使用一个力传感器测量试验中前机

轮所产生的力，传感器安装在平台下方航向中心轴位

置，靠近机头一侧。

图５　前测力平台结构示意图

２２　力测量影响因素
进行全机推力测量时，首先由牵引车将飞机牵引

至平台上，然后由人工将后起落架机轮用机轮挡板挡

住，并将机轮挡板固定在平台上。由于飞机在平台上

一旦就位，其位置就无法进行再调整，因此，试验中

常常发现，飞机的航向与平台的轴线存在一定的夹角

α，如图６所示。因此，为保证测量的准确性，有必要
对这一夹角进行测量，并对测量结果进行修正。飞机

机轮固定在试验平台上，试验过程中，随着发动机状
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态的变化，推力也不断的变化，飞机的姿态也有轻微

的变化，如图７所示。尤其进入加力状态时，飞机的
中心线与静止状态相比，出现了一个夹角β，这种变化
同样会引起测量误差，因此，还应该据此对测量结果

进行修正。

图６　飞机在平台上摆放示意图

图７　试验过程中飞机姿态变化示意图

３　推力测量系统校准

３１　平台测力系统校准
全机推力试车台推力测量系统校准方法和目前发

动机地面试车台所采的方法相同［７－１０］，即采用标准力

传感器校准工作力传感器，如图８所示。具体的方法
是：先在法定计量机构对力传感器进行校准，然后将

此传感器作为标准力传感器安装到测力平台上，试验

前，通过加载器对标准力传感器进行加载，加载力通

过测力平台的动架传递给工作传感器，对比标准力传

感器和工作力传感器的示值，就可以获取测力平台力

测量系统的校准曲线。从图８中可以看出，加载器和
标准力传感器均位于航向中心轴，加载器直接对标准

力传感器加载，再由标准力传感器将力传递给测力动

架。当进行歼击机全机试验时，只对右测力平台进行

校准，标准加载力从标准力传感器直接获取，测量力

则为两个测力传感器的代数叠加；进行大飞机全机试

验时，由于飞机的起落架分别落在三个测力平台上，

因此，需对全部三个测力平台进行校准，目前采用的

方法是分别对三个测力平台进行校准，校准方法和对

单一右测力平台的校准方法一致，左、右平台采用液

压加载的方式，前平台采用机械加载的方式。

３２　承载状态校准
全机推力试车台测力系统校准属于现场校准，主

要用于系统校准，校准时测力系统的工作状态力求与

动架加载器

工
作
力
传
感
器

标
准
力
传
感
器

图８　测力平台推力校准示意图

试验状态一致。测力平台为钢结构件，虽然在设计中

已考虑结构的强度和刚性，但当安装飞机后，平台承

受飞机自重后其结构依然会产生部分形变，当左、右

平台分别承载８２ｔ，台架垂向保护装置的上表面距离动
架的下表面的距离最大变化量为０７５ｍｍ，而这部分
形变会对测量系统的准确性构成一定的影响。因此，

平台校准必须是在安装飞机后进行，而空载状态的校

准只能作为试验前设备检查内容的一部分，不能以此

数据作为测力平台的校准数据。当然，在日常的设备

维护检查中可以采取该方法进行测力系统的检查。

３３　左右平台联合校准
进行大飞机全机推力试验时，飞机起落架机轮同

时落在三个测力平台上，对此，应对三个测力平台在

负载飞机的状态下同时进行校准。从表１试验数据可
以看出，前平台的力很小，在测量总推力的占比仅为

０５％。因此，在以后的全机推力试验中对前平台无须
专门进行校准，其测量值也可以忽略。而左右平台测

力成为发动机装机推力的绝对主力，这两个平台测力

系统的准确性将会对测量结果产生很大的影响，直接

影响到测量结果的准确性，因此，应对左右平台测力

系统校准进行专门分析。

表１　发动机不同状态下各平台测力值占比

发动机状态 前平台测力值占比／％

状态１ ００３

状态２ ０２７

状态３ ０３６

状态４ ０５０

状态５ ０３５

状态６ ００３

注：①发动机状态基本涵盖发动机工作范围；
　　②前平台测力值占比＝

　　 前平台测力值

左平台测力值＋右平台测力值＋前平台测力值×１００％
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由于客观条件限制，目前采用负载状态下左、右

平台分别校准的方法，这种方法存在一定的缺陷———

进行左平台校准时，无法评估飞机及右平台所带来的

影响；进行右平台校准时，也无法评估飞机及左平台

所带来的影响。若将左右平台和飞机三者视为一个整

体，对其进行校准，则可以避免这种影响的产生。具

体的做法是对原有液压站进行改造，增加一路液压输

出管，使液压站可以同时对左右平台的加载器进行加

载。同时，应保证左右平台加载器的活塞面积一致，

这样将左右平台的标准力传感器的输出叠加，作为总

的标准力。而将四个工作力传感器的总和作为工作推

力，从而可以建立整个平台推力的校准曲线。

３４　伺服加载
限于原有客观条件，平台测力系统校准没有采用伺

服加载系统，每次试验校准时，需要人工进行压力和流

量的调节，工作繁琐、效率低下、所需人员多。为解决

这个问题，可对原有设备系统进行升级，如图９所示
（圆圈中为增补设备），在原液压站和加载器之间增加伺

服控制阀，将控制阀分出的液压管路分成两路，分别连

接到左右平台的液压加载器上，而这两个加载器的回油

管路合并为一路，又连接到伺服控制阀上。同时，增加

一个伺服控制器，用以接受计算机信号，并对伺服控制

阀发出控制指令。修改测试计算机中原有校准系统软

件，增加相应的对比计算和校准界面和功能。

校准模块

电液伺服阀

数采

压力表

电磁溢流阀

油滤

回油油滤

放油开关

液位控制器

温度计

油箱

泵
电机

液位计

空气滤清器

伺服控制泵

标准
力传
感器

标准
力传
感器

加
载
器

加
载
器

图９　伺服加载系统

升级后的校准系统中，计算机主要完成加载数据

的输入、工作推力传感器数据的自动录入以及校线的

自动生成和保存。伺服控制器主要完成对液压站和加

载器的伺服控制，液压站为根据加载指令为加载器提

供相应的压力，加载器实现对试车台动架的加载。目

前，伺服控制器通常采用 ＰＩＤ（比例 －积分 －微分控
制）控制技术，通过积分控制可以消除系统的静差，通

过微分控制可以改善系统的动态相应速度，比例、积

分、微分三者有效结合可以满足不同的控制要求。采

用这种方法进行加载校准时，试验人员向计算机输入

需要的推力，计算机输出信号到伺服控制器，控制器

将该信号与标准推力秤反馈的信号进行比较，并据此

控制电液伺服阀的开度，从而控制液压油缸的加载力

到需要值。

３５　原位较准
对于推力试车台的计量校准，原位较准是最为理

想的方式，对发动机地面试车台以中心加载方式进行

的推力测量系统校准就属于原位较准。在发动机地面

试车台推力测量系统校准中，国外曾出现过在发动机

喷口直接进行加载的方法如图１０（ａ）所示，而更多的
则在校准过程中采用模拟发动机代替真实发动机如图

１０（ｂ）所示，国内则完全采用模拟发动机代替真实发动
机的形式如图１０（ｃ）所示。

（c）国内采用模拟发动机代替真实发动机的实物图

（b）国外采用模拟发动机代替真实发动机的实物图

（a）国外发动机喷口直接加载方法的实物图

图１０　发动机地面试车台中心加载
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对于全机推力试车台来讲，如果在发动机的喷口

位置进行力的加载，这样校准时加载力的位置和方向、

以及到测量传感器之间的传递线路和真实试验时完全

一致，也就实现了原位较准。因此，可以设计一个模

拟发动机，他的重量和中心位置、安装形式等与真实

发动机完全相同，能够实现在飞机上的安装，这样就

完全可以实现全机推力试车台推力测量系统的原位较

准，提高校准精度。当然，能够像国外一样，实现在

发动机喷口的直接加载更为理想。

４　结束语

本文介绍的全机推力试车台是目前国内唯一可进行

发动机装机状态下推力测试的试验设备，通过对试车台

推力测量系统和校准方法进行分析，提出了多种推力校

准方法的改进措施，提高了校准准确度。在实际应用

中，考虑校准状态和工作状态的一致性，将飞机固定后

进行校准，避免试车台架承载重力的变化对推力测量系

统的影响。校准时将三个平台视为一体，进行联合校

准，避免各平台独立加载测试引起的误差。同时，根据

试验前飞机位置和试验过程中飞机姿态的变化对测量结

果进行修正，以获取较为准确的发动机装机推力。
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