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摘要：为了研究飞行过载和推力销安装间隙对推力测量结果的影响，根据安装节推力测量原理开展一系列推力校准试验，获

得了不同过载和安装间隙下的推力校准方程。通过结果分析得出飞行过载和安装间隙对推力测量结果的影响关系和解决措施。结

果表明：当飞行过载不超过 2g时，安装间隙为 4～6 mm，且在发动机慢车以上状态时，可以忽略飞行过载和推力销安装间隙的影

响；当飞行过载超过 2g时，需要根据实际的过载系数和安装间隙对主安装节推力进行修正，以获得更高精度的推力测量结果。
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Influence of Flight Overload and Installation Clearance on Thrust Measurement of Mounts
ZHANG Qiang

渊Chinese Flight Test Establishment袁Xi爷an 710089袁China冤
Abstract: In order to study the influence of flight overload and thrust pin installation clearance on thrust measurement results袁a series

of thrust calibration tests were carried out according to the principle of thrust measurement of mounts袁and the thrust calibration equations
were obtained under different overload and installation clearance. The influence relation between flight overload and installation clearance
on thrust measurement result and the solutions were obtained by analyzing the results. The results show that when the flight overload is not
more than 2g袁the installation clearance is 4~6 mm. The influence of flight overload and thrust pin installation clearance can be neglected
when the engine is above the idling rating. When the flight overload exceeds 2g袁it is necessary to correct the mount thrust according to the
actual overload coefficient and the installation clearance袁so as to obtain higher precision thrust measurement results.
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0 引言

对于航空发动机而言，主安装节是发动机将推力

传递给飞机的最主要部件。测量发动机主安装节的推

力是国内外发动机飞行推力测量领域的研究热点之

一。美国的主安装节推力测量技术比较成熟。20 世纪

80 年代，为了评定 F-14 飞机舰上复飞时的性能以及

大迎角时的机动性，美国 NASA、格鲁门公司以及海

军联合开展试验，第 1 次在装备于 F-14A 的 TF30

发动机上开展了推力直接测量技术研究[1]；90 年代，

NASA 为了研究推力矢量与飞机的综合控制技术，又

在先进飞行器高级控制技术（ACTIVE）的 F-15 飞机

上开展了发动机推力直接测量飞行试验[2]。ACTIVE

试验项目是 NASA 德莱顿飞行试验中心、美国空军、

PW 公司和波音公司联合开展的，主要目标之一就是

对矢量推力系统的优势（包括改善飞机的性能、操纵

性和控制性）进行演示验证。安装节推力测量是

ACTIVE 项目的关键研究单元之一。通过在发动机主

安装节上布置应变计，将其改装成为 1 个推力测量传

感器，在地面开展推力销的推力校准试验，获得应变

- 推力校准方程。在飞行试验中，将实测的应变代入

地面试验获得的推力校准方程，从而获得不同飞行条

件下的发动机安装节推力。安装节直接推力测量数据
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与利用空气动力学模型计算的结果相比，最大状态平

均相差 4.2%，全加力状态平均相差 3.8%，获得了令

人满意的结果。

国内长期以来在发动机推力测量方面开展了大

量卓有成效的研究，但都集中在以空气动力学模型为

主的气动计算方法[3-11]上，而对发动机安装节推力测

量技术的研究起步较晚。“十一·五”期间，张强等[12]

率先以涡喷发动机为研究对象，开展了发动机安装

节推力测量的地面试验研究；“十二·五”期间，雷小

波等[13-18]以涡扇发动机为试验对象，借鉴 NASA 的试

验方法，开展了发动机推力直接测量的地面和飞行试

验研究，充分表明了对发动机安装节开展推力测量的

可行性和有效性。目前该技术还处于深入研究之中。

安装节推力测量的核心是在地面试验中建立的

应变 - 推力校准方程。地面车台与飞行装机环境的 2

个主要差异是飞机过载和发动机装机条件。本文通过

在地面推力校准试验中，模拟不同的过载和安装条

件，获得推力校准方程的差异，并分析这 2 个因素对

推力测量结果的影响程度，最终为发动机主安装节推

力测量提供了技术支持。

1 主安装节推力测量力学原理

1.1 主安装节受力分析

以某型发动机为研究对象，安装节对发动机的作

用力如图 1 所示。该发动机有 3 个安装节支点，前 2

个为主安装节，承受发动机的推力和部分质量；后面

1 个为辅助主安装节，仅承受发动机的部分质量。理论

上发动机通过前面 2 个主安装节将推力传递给飞机。

主安装节推力销的几何模型如图 2 所示。从图

中可见，推力销左侧被车台安装节支座完全包裹，

处于全约束状态；中间圆锥段是外露区；右侧圆柱

段被发动机轴承包裹，承受并传递发动机的航向推

力和部分重力。

1.2 主安装节推力测量方程

此处主安装节推力销推力测量使用的是剪力测

量。根据材料力学知识[19]，

在纯剪切状态下，1 点的主

应力 滓1 和 滓3方向为±45毅，
其数值等于剪应力 子，如图

3 所示。

滓1=-滓3=子 （1）

由广义胡克定律可知

着1=
1
E（滓1-滋滓3）

着3=
1
E（滓3-滋滓1）

扇

墒

设设设设设设缮设设设设设设

（2）

式中：ε1 和 ε3 为 2 个方向的主应变；E 为弹性模

量；滋 为泊松比。

将式（1）代入式（2）得

着1=-着3=（1+滋）子/E （3）

在剪力作用下，圆形

横截面的应力分布规律如

图 4 所示。

最大剪应力 子max 发生在中性轴处

子max=k QA （4）

式中：k 为与截面形状有关的系数，对于圆截面，

k=4/3；Q 为剪力；A 为横截面面积。

将式（3）代入式（4）得

着1=
k（1+滋）Q

EA （5）

剪力测量的应变计布置位置及组桥如图5、6所示[20]。

在全桥电路中，桥路输出应变 着d 与单个应变片

着i（i=1，2，3，4）的应变关系为

着d=着1-着2+着3-着4=着1-（-着1）+着1-（-着1）=4着1 （6）

由式（5）、（6）得

Q= EA着d

4k（1+滋） （7）

图 1 安装节对发动机作用力 图 2 主安装节推力销模型

图 3 纯剪切状态下 1点的

应力状态

图 4 圆截面剪应力分布

图 5 应变计布置位置 图 6 应变计组桥
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式（7）即为剪力 Q 与桥路应变 着d 的关系式，也就

是主安装节推力测量的基本方程。

2 过载及间隙对推力校准方程的影响

要获得推力销承受的

推力，必须开展推力校准试

验，试验设备如图 7 所示。

推力校准试验至关重

要，其精度直接决定测试结

果的误差，因此必须考虑多

种因素对推力校准方程的

影响。此处考虑的影响因素

有 2 项：

（1）在发动机实际安装

时，主安装节轴承端面与推

力销端面间隙为 4～8 mm，

如图 8 所示。

由于在实际安装条件下，此处间隙不固定，因此

需要研究间隙对于推力校准方程的影响精度。

（2）在飞行试验中，飞机在做机动飞行时，往往会

产生较大的过载，使得主安装节承受的垂向力超过发

动机的质量。因此，需要评估飞行过载对推力测量结

果的影响。

2.1 安装间隙对推力校准方程的影响

由材料力学可知，横截面内的剪力与力的作用点

到该截面的距离无关。因此当改变间隙时，也即改变

剪力的作用距离时，应变片中心截面的剪应力不会变

化。但是工程与理论存在着差别，主要表现在：

（1）应变片测量的应变是一定区域内的平均应变，

不是某个点的应变；

（2）在实际测量中，当距离改变时，在该截面的弯

矩会随之变化。应变片覆盖的区域横跨中性层，应该

会产生弯矩应变。

因此，为了研究间隙对推力校准方程的影响，需

要开展相应的试验研究。分别保持不同的间隙为 4、6

和 8 mm，获得的推力校准

曲线和方程如图 9 所示。

从图中可见，间隙为 4、6

mm 下的方程几乎相同，

但是间隙为 8 mm 下的方

程已经有所差别。

以间隙为 4mm 下的推力为参考，间隙为 6、8mm

下获得的推力值以及相对偏差（推力偏差 / 间隙为

4 mm 下推力×100%）见表 1。

从图 9 和表 1 中可见：

（1）间隙为 6 mm 下的校准方程斜率不变，截距

略变小，在同一应变下，间隙为 6 mm 下的推力偏差

均为正，范围为 0.186～0.196 kN；

（2）间隙为 8 mm 下的校准方程斜率变大，截距

略增大，在同一应变下，间隙为 8 mm 下的推力偏差

均为负，范围为 -1.137～-2.068 kN；

（3）由于偏差绝对值变化范围为 0.186～2.068 kN，

而发动机推力变化范围为 9.8～117.6 kN，前者远小

于后者，因此发动机推力对相对偏差的影响起主要作

用，出现了相对偏差随推力增大而减小的现象；

（4）在小推力状态下，间隙为 6 mm 下偏差最大

为 3.33%，间隙为 8 mm 下偏差最大为 18.27%。此小

推力状态与 AL-31F 发动机的慢车推力相当。

因此在飞行试验中，应控制发动机安装间隙为

4～6 mm，在慢车以上状态开展发动机推力测量试

验，这样可以忽略间隙对推力测量结果的影响。

2.2 飞行过载对推力的影响

推力销同时承受重力方向垂向载荷和水平方向

推力载荷。在飞行过程中，由于过载，使得推力销承受

的垂向载荷发生变化。这种垂向载荷的变化对推力校

准方程会产生多大的影响，需要开展试验研究。

已知发动机质量为 2 t，假设每个主安装节承受

图 7 主安装节推力校准

试验台

图 8 主安装节轴承与

推力销端面间隙

表 1 不同间隙下的推力值

应变

0.025

0.050

0.075

0.100

0.125

0.150

0.175

0.200

0.225

0.250

0.275

0.300

4 mm

5.76

10.56

15.38

20.18

24.98

29.78

34.58

39.40

44.20

49.00

53.80

58.60

6 mm

5.96

10.76

15.56

20.36

25.18

29.98

34.78

39.58

44.38

49.20

54.00

58.80

8 mm

4.71

9.43

14.13

18.85

23.56

28.27

32.98

37.69

42.40

47.12

51.82

56.54

4 mm

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

0

6 mm

3.33

1.82

1.25

0.95

0.77

0.65

0.56

0.49

0.43

0.39

0.36

0.33

8 mm

-18.27

-10.84

-8.05

-6.59

-5.70

-5.09

-4.65

-4.32

-4.06

-3.85

-3.67

-3.53

推力 /kN 推力偏差 /%

图 9 不同间隙下的推力校准

方程
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的质量为 1 t。分别模拟飞机的法向过载系数为 1g、2g
和 3g（g为重力加速度），

即对推力销施加垂向载荷

分别为 9.8、19.6 和 29.4

kN。在不同的垂向载荷

下，开展水平推力校准试

验，获得的曲线和方程如

图 10 所示。

以 1g过载下的推力为参考，2g和 3g过载下获得

出的推力值以及相对偏差（推力偏差 /1g 过载下推

力×100%）见表 2。

从图 10 和表 2 中可见：

（1）与 1g过载下的方程相比，2g和 3g过载下的

校准方程斜率不变，截距逐渐变大。因此在同一应变

下，2g和 3g过载下的推力偏差均为负。其中，2g过载

下的偏差范围为 -0.294～-0.392 kN，3g过载下的偏

差范围为 -0.588～-0.686 kN；

（2）由于偏差绝对值变化范围为 0.294～0.686

kg，而发动机推力变化范围为 9.8～117.6 kN，前者远

小于后者，因此发动机推力对偏差的影响起主要作

用，出现了推力偏差随推力增大而减小的现象；

（3）与前面类似，在小推力状态下，2g过载下的偏

差最大为 -7.41%，3g过载下的偏差最大为 -14.81%。

此小推力与 AL-31F 发动机的慢车推力相当。

因此在飞行试验中，应控制法向过载不超过 2g，
在慢车以上状态开展发动机推力测量试验，这样可以

忽略过载对推力测量结果的影响。

3 结论

（1）在飞行试验中开展发动机主安装节推力测

量，需要考虑飞行过载和发动机安装间隙对推力测量

的影响；

（2）当飞行过载不超过 2g，安装间隙为 4～6mm，

且发动机在慢车以上状态时，可以忽略上述 2 种因素

的影响，在地面建立的推力校准方程所获得的推力测

量值精度较高；

（3）当不满足（2）所述条件时，需要根据实际的过

载系数和安装间隙对主安装节推力进行修正，以获得

更高精度的推力测量结果。
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