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一种改进的航空发动机高空模拟
试验推力测量方法

赵 涌 1，2，石小江 1，2，宋子军 1，2，陈 冕 1

(1. 中国航发四川燃气涡轮研究院，成都 610500；2. 航空发动机

高空模拟技术重点实验室，四川 绵阳 621700)
摘 要：为满足航空发动机高空模拟试验中推力高精度、快速测量要求，提出一种改进的推力测量方法。建立高空模

拟试验推力测量稳态模型和动态模型，对试验振动的影响进行了仿真分析和试验验证，提出了对测量动架振动进行

在线补偿的动态推力测量方法。从测量不确定度评估入手，讨论了动态推力测量方法在不确定度方面的局限性，提

出了基于数字滤波的稳态推力测量方法。根据两种方法的特点，采用优选算法，在发动机过渡态时输出动态推力测

量结果，在发动机稳态时输出稳态推力滤波结果。在发动机高空台试验中的检验结果表明，该方法能实现推力的高

精度、快速测量。

关键词：航空发动机；推力测量方法；高空模拟试验；过渡态；稳态；振动补偿；数字滤波；不确定度
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An improved method of aero-engine thrust measurement
in altitude simulation test

ZHAO Yong1，2，SHI Xiao-jiang1，2，SONG Zi-jun1，2，CHENG Mian1

(1. AECC Sichuan Gas Turbine Establishment，Chengdu 610500，China；2. Key Laboratory
on Aero-engine Altitude Simulation Technology，Mianyan 621700，China)

Abstract：In order to realize high precision and fast thrust measurement in aero-engine high altitude simu⁃
lation test, an improved thrust measurement method was proposed. Steady model and dynamic model of
thrust measurement were established, and simulation analysis and experimental test were carried out to vali⁃
date the influence of vibration on thrust measurement. A dynamic thrust measurement method was pro⁃
posed, which compensated the thrust on line through the bench vibration measurement result. In addition,
due to the uncertainty of dynamic thrust measurement method, a steady thrust measurement method based
on digital filter was proposed. According to the characteristics of the two methods, using the optimization al⁃
gorithm, the dynamic thrust measurement results were output during the dynamic process, and the steady
thrust filter results were output in a steady state. Finally, the altitude simulation test results show that the
method can achieve high precision and fast measurement of thrust.
Key words：aero-engine；thrust measurement method；altitude simulation test；transition state；

steady state；vibration compensation；digital filtering；the uncertainty
主要符号说明：

A 面积

a 加速度

b0 线性拟合常数项

c 阻尼系数

Faj 加载传感器测量值

FW 工作传感器测量值

K 采样变数

k 系数

收稿日期：2019-07-05
基金项目：国家科技重大专项(2017-V0006-0056)
作者简介：赵 涌(1978-)，男，四川盐亭人，研究员，硕士，主要从事航空动力高空模拟试验测试、控制技术研究。

1



燃 气 涡 轮 试 验 与 研 究 第33卷

m 质量

ps 静压

psch 高空舱内次流特征截面压力

Ras 后弹簧片回复力

Rds 前弹簧片回复力

Rg 发动机总推力

Rm 测量推力

Rmd 动态模型推力

Rms 稳态模型推力

Rpp 工艺管线作用力

Rs 次流作用力

t 时间

V 速度

W 流量

y 位移

下标：

1 发动机进口(流量管篦齿段处)截面

1b 流量管(篦齿密封处)管壁环面

1 引言

推力是航空发动机最重要的性能参数之一，目

前普遍使用基于稳态模型的方法测量[1]。该方法测

量值包含动架的振动干扰、惯性干扰和运动阻尼干

扰，使得发动机稳态时测量结果包含有波动干扰，发

动机过渡态时测量滞后，影响发动机稳态和过渡态

性能评估。国外对此开展了推力测量动力学特性研

究、动态测量特性检验试验及测量结果数字补偿等

研究，实现了推力的动态测量。国内，欧阳华兵等[2]

开展了姿控发动机推力测量系统的动态建模与补偿

研究，其仿真结果表明动态补偿能改善推力测量系

统的动态性能，但在航空发动机动态推力测量方面

还未见报道。本文研究了航空发动机动态推力快速

测量方法和稳态推力高精度测量方法及其优选算

法，实现了推力的高精度、快速测量。

2 高空台推力测量系统建模

某高空台推力测量系统由动架、推力预载、推力

现场校准、推力测量、附加阻力测量等多个子系统组

成，舱内推力测量系统简化结构如图 1所示。发动

机安装在动架平台上，动架由 4个弹簧片支撑。工

作传感器一端通过传力杆连接到动架上，另一端固

定在静架框上。加载传感器一端固定在动架上，另

一端通过传力杆与固定在静架框上的液压活塞相

连。发动机通过篦齿密封段与前室收敛段出口连

接，篦齿密封段在保证气密性的同时实现与前室的

非接触连接，无附加阻力。通过排气扩压器收集发

动机喷出的高温气体，发动机与排气扩压器间无机

械连接，无附件阻力。使用金属软管连接发动机与

舱内的各种管路，使用柔韧性较好的测控管线连接

发动机，减少附加阻力。

2.1 稳态测量模型

试验时发动机推力通过发动机安装架传递到动

架上，发动机进口气流和外部气流作用到发动机上

产生气动阻力。弹簧片、工艺管线会产生与变形方

向相反的阻力，工艺管线还会产生一些因供油、供

气、引油、引气产生的阻力。稳态情况下动架的受力

平衡方程[3-5]为：

Rg +Faj =W1V1 + A1b( )ps1b - psch + A1( )ps1 - psch +
Rs +Rpp +Rds +Ras +Fw

(1)
通常情况下，因弹簧片、测量管线、工艺管线连

接和吹风、供油等条件产生的附加阻力有两个分量，

一个是常数，另一个是与台架位移有关的变形阻

力。弹簧片变形阻力与其轴向变形量和稳定性系数

有关，轴向变形有热变形和力变形。热变形引入的

阻力很难补偿，某高空台推力测量系统通过设置温

度补偿杆来补偿动架的热伸长量减小弹簧片的热致

轴向变形量。试验时发动机推力作用在主支点上，

主支点与工作传感器有高度差，这个高度差与发动

机推力一起使得动架产生俯仰力矩，动架通过前弹

簧片的支撑力和后弹簧片的拉力产生方向相反的俯

仰力矩使动架保持平衡。弹簧片的稳定性系数与其

受力有关，前弹簧片受压稳定性系数减小，后弹簧片

受拉稳定性系数增大[6]。前后弹簧片结构、尺寸、材

料相同，在工作范围内弹簧片受力对稳定性系数的

影响呈线性，前后 4 个弹簧片的总稳定性系数不

变。因此，发动机轴向推力的变化不会改变弹簧片

图1 高空舱内推力测量系统简化结构

Fig.1 Simplified structure of the high altitude thrust
measurement system

篦齿段 发动机 排气扩压器

前室收敛段出口

弹簧片 动架 液压活塞舱体 工艺管线

Rs

Rg

Ras

Rpp

FwRds

A1b (ps1b - psch)
W1V1

Faj
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静架框加载传感器工作传感器
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总的稳定性系数，稳定性系数由现场校准和质量补

偿得到。变形阻力与工作传感器测量推力成线性关

系，可以用工作传感器测量值进行补偿，补偿系数由

发动机上台后的现场校准得到。

定义因弹簧片、测量管线、工艺管线连接和吹

风、供油等条件产生的附加阻力为 Rdr ，可得：

Rdr =Rpp +Rds +Ras = ( )k1Fw + b0 + kds yds + kas yas (2)
定义因进气冲量、流量管(篦齿密封处)管壁环

面压差、发动机进排气压差和二股流吹风等引起的

阻力为气动阻力 Rad ，可得：

Rad =W1V1 + A1b( )ps1b - psch + A1( )ps1 - psch +Rs (3)
测量推力 Rm 为：

Rm =Fw -Faj +Rdr (4)
可得推力稳态测量模型为：

Rms( )t = ( )1 + k1 Fw ( )t + b0 -Faj ( )t + kds( )t yds( )t +
kas( )t yas( )t

(5)
2.2 动态测量模型

建立动态模型进行分析，可以了解动架作用力、

位移、速度、加速度、测量力的相互关系。结构仿真

研究表明，动架本体轴向刚度远大于动架与静架间

的连接刚度，而该连接刚度由静架框、推力传感器、

推力传感器安装拉杆及拉杆安装框组成的连接部件

决定，动架本体质量远大于这些连接部件的质量，其

简化系统如图 2所示。将动架、发动机及发动机安

装支架等简化为集中质量的振子，把工作传感器、工

作传感器拉杆及拉杆安装架简化为弹簧(简称工作

传感器侧等效弹簧)，把加载油缸、加载拉杆、加载传

感器及加载传感器安装架简化为弹簧(简称加载传

感器侧等效弹簧)。

对图2所示系统进行分析得二阶动态模型[7]：

Rmd ( )t =m
d 2y( )t

dt2
+ c

dy( )t
dt + kw y( )t +

kaj y( )t +Rdr ( )t
(6)

由式(6)可知，作用到动架上的测量推力 Rmd ( )t

耗散为：使质量 m 产生加速度的力 m
d 2y( )t

dt2
；与运

动方向相反且与阻尼成正比的速度力 c
dy( )t

dt ；工作

传感器和加载传感器侧等效弹簧的反作用力

kw y( )t + kaj y( )t ；弹簧片、工艺管线的变形阻力

Rdr ( )t 。

该系统中，工作传感器串联在工作传感器侧等

效弹簧中，工作传感器侧等效弹簧施加给动架的力

等于静架框施加给工作传感器的力，且该力正好被

工作传感器直接测得，即有：

kw y ( )t = Fw ( )t (7)
加载传感器串联在加载传感器侧等效弹簧中，

加载传感器侧等效弹簧施加给动架的力等于加载传

感器侧等效弹簧施加给加载传感器的力，且该力也

正好被加载传感器直接测得，即有：

kaj y( )t = -Faj ( )t (8)
弹簧片与工艺测量管线阻力的动态模型为：

Rdr ( )t = ( )k1Fw ( )t + b0 + kds( )t yds( )t + kas( )t yas( )t (9)
综合式(6)～式(9)，可得推力动态测量模型为：

Rmd ( )t =m
d 2y( )t

dt2
+ c

dy( )t
dt +[( )1 + k1 Fw ( )t +

b0 -Faj ( )t + kds( )t yds( )t + kas( )t yas( )t ]
(10)

3 高空台动态推力测量方法

某高空台动架、发动机及支架质量约38 000 kg，
对加速度的放大比例很大，使得加速度分量作用明

显，尤其是在发动机过渡态和振动情况下用稳态模

型获得的推力与真实推力差异较大。

3.1 动态推力测量方法分析

开展动态推力测量要解决两个问题：①发动机

处于稳态时振动影响推力测量，需要补偿振动引入

的干扰，以下简称振动补偿；②发动机推力瞬变时动

架惯性和阻尼影响推力的快速测量，需要补偿动架

惯性和阻尼的影响，以下简称动架惯性补偿和阻尼

补偿。

3.1.1 振动补偿

高空台管网在供抽气、冷却水等设备投入运行

后就存在一定的振动现象，对推力测量影响最显著

的是轴向振动。振动分力首先作用到推力传感器上

被推力传感器感知并输出，再作用到动架上表现为

动架的加速度分力和阻尼分力。显然该过程中静架

框给传感器的振动分力与动架反馈给传感器的振动

分力，是大小相等、方向相反的作用力与反作用力。

若已知静架框或动架给传感器的振动分力，则可以

图2 高空台推力测量系统动态建模简化结构

Fig.2 Simplified structure of the dynamic model in the high
altitude thrust measurement system

kw y(t)

Rm(t) Rdr (t)
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Faj (t)Fw (t)
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从传感器输出值中扣除振动引入的干扰。动架质量

集中且加速度和速度可测量，在发动机上台后通过

特殊试验可辨识出其等效质量和阻尼系数，因此可

实时获得动架振动分力实现振动补偿。将动架振动

分力代入公式(10)，就能补偿振动引入的干扰。

3.1.2 动架惯性补偿和阻尼补偿

发动机推力首先作用到动架上，然后再依次作

用到传感器、舱体上。在发动机推力瞬变等过渡态

试验中，发动机推力与推力传感器上感受到的力(即
传感器输出值)之间存在差异，而这个差异主要是动

架的惯性力和阻尼力。实时测量动架的惯性力和阻

尼力，就能实现动架惯性补偿和阻尼补偿。

3.1.3 基于加速度和速度测量补偿振动、惯性和阻

尼影响

虽然振动、惯性和阻尼对推力的影响在产生原

因和力的传递路线上不同，但都是通过加速度和速

度引入。比较式(5)和式(10)可知，动态测量模型在

稳态测量模型的基础上考虑了加速度分力和速度分

力影响，如果实测加速度和速度，就能得到加速度分

力和阻尼分力，从而提高过渡态推力测量精度 [8-9]。

另一方面，在动架的加速度分力和阻尼分力中，同时

包含了来自于振动、惯性和阻尼的分力。可见，引入

加速度和速度的测量并进行补偿，就能同时解决振

动补偿、惯性补偿和阻尼补偿的问题，实现过渡态推

力的快速测量。

3.2 动态推力测量仿真

开展动态推力测量方法的抗扰动和推力瞬变试

验仿真，检验动态测量方法对振动、惯性和阻尼的补

偿效果。建立包含动架、传感器、舱体、排气扩压器在

内的推力测量系统动态模型。

以发动机理想推力阶跃上升和阶跃下降为例，

介绍动架惯性对推力测量的影响，观察动态推力测

量对动架惯性的补偿作用。以排气扩压器振动干扰

为例，介绍振动干扰对推力测量的影响，观察动态

推力测量振动干扰的补偿作用。将两个过程仿真

糅合到一起，如图 3所示，理想推力(绿色线)在1.0 s
时由 0 daN 阶跃上升至 1 000 daN，2.1 s 时由 1 000
daN阶跃下降至0 daN与动态模型推力(红色线)完全

重合。作用在排气扩压器上的扰动力(浅蓝色线)的
振荡频率为 8 Hz，峰值为±1 000 daN，1.5 s时切入，

3.0 s 时退出，4.0 s 时再次切入，4.7 s 时再次退出。

稳态模型推力(粉红色线，按公式(5)获得)在推力突

增、突降和排气扩压器扰动的加入、退出时都有较大

的超调、振荡等现象，与试验测量推力干扰现象吻

合。动态模型推力(红色线，按公式(10)获得)曲线与

理想推力曲线完全重合，可看出理论上动态推力测

量方法能补偿振动和惯性影响，与理想推力相比没

有延迟、没有偏差。

4 高空台稳态推力测量

4.1 稳态推力测量方法分析

动态推力获取方法可快速反应发动机推力变

化，但同时引入了测量参数(加速度，速度)和系统参

数(等效质量，阻尼系数)，且系统参数只能结合试验

数据辨识得到，精度不高。按当前水平综合评估，试

验时按动态模型测量的推力不确定度是静态校准时

按稳态模型获得推力的 4倍左右。因此，动态推力

测量结果不确定度不能满足发动机稳态性能评估要

求，需要研究发动机稳态推力测量方法。

振动引入的干扰，其频率与动架模态密切相关，

其幅度与试验状态相关[10]。而发动机状态或飞行环

境模拟引起的推力变化是相对低频的，具有明显的

直流分量。因此，采用低通滤波处理按稳态模型获

得的实时推力，能获得发动机稳态推力[11]。滤波器

设计指标是对振动干扰衰减至 0.10%，发动机推力

衰减量不超过 0.04%，对代表发动机稳态推力的直

流分量无衰减。根据该要求进行了切比雪夫、贝塞

尔、巴特沃思等滤波器的对比设计，并用典型信号和

试验数据进行了检验。考虑到滤波效果和实时计算

量，最终选择切比雪夫滤波器进行实践应用，其数字

滤波传递函数为：

H ( )z = b1 + b2 z
-1 + b3 z

-2 + b4 z
-4

1 + a2 z
-1 + a3 z

-2 + a4 z
-4 (11)

式中：a2 ，a3 ，a4 依次为数字滤波器输出项的1、2、3

图3 推力阶跃变化和排气扩压器扰动下的动态推力测量仿真

Fig.3 Dynamic thrust simulation under the influence of the step
change in thrust and the disturbance of exhaust diffuser
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阶系数；b1 ，b2 ，b3 ，b4 依次为数字滤波器输入项的

0、1、2、3阶系数。

实时计算公式为：

Rmsy ( )K = b1Rmsx ( )K + b2Rmsx ( )K - 1 +
b3Rmsx ( )K - 2 + b4Rmsx ( )K - 3 -
[a2Rmsy ( )K - 1 + a3Rmsy ( )K - 2 +
a4Rmsy( )K - 3 ]

(12)

式中：Rmsx 为按稳态模型获得的实时推力测量原始

值，Rmsy 为滤波后的输出值。

4.2 稳态推力测量试验检验

图 4是某次试验时的稳态模型推力、滤波后推

力及发动机转速。可见，该过程中发动机转速稳

定，稳态模型推力波动较大，滤波后推力曲线平滑、

无波动现象，大幅衰减了振动干扰。

5 高空台推力的高精度快速测量

动态推力测量方法得到的推力虽然快速，但精

度不高。稳态推力测量方法得到的推力虽然精度

高，但响应滞后。研究优选算法，在过渡态时输出

动态推力测量结果，在稳态时输出稳态推力测量结

果，以实现推力的高精度、快速测量。

通过试验统计和精度评估，得到动态推力测量

精度优于± ΔRmd max ，设计推力的高精度、快速测量优

选算法为：

Rm( )K =
ì
í
î

ï

ï

Rmd ( )K , ||Rmd ( )K -Rms( )K >ΔRmd max
Rms( )K , ||Rmd ( )K -Rms( )K ≤ΔRmd max

(13)

6 试验检验

为验证所设计的测量方法在试验中是否有效，

在原测量系统的基础上增加了动架加速度、速度测

量和滤波算法、优选算法，并通过了发动机试验和

剪钢丝绳试验验证。

图5是某发动机推状态时稳态模型推力与优选

推力的对比，可见优选推力能抵消干扰获得推力的

稳态值，在过渡态过程中能快速获得动态推力，且

无明显滞后现象。

研究成果已在多个整机试车台上使用，得到了

多次试验验证，为多型发动机试验获取了高精度、

快速测量的推力数据。虽然发动机试验检验环境

最为真实，是最终的检验手段，但发动机试验时推

力不能实现瞬变，也无法达到完全稳定的状态，需

要设计理想的阶跃试验来评估。剪钢丝绳的模拟

阶跃试验正好能弥补发动机试验检验的不足，可以

对推力动态测量的精度和动态特性给出具体指

标。如图 6所示，首先用加载系统给动架施加预载

力使台架处于工作状态，再用钢丝绳顺航向拉动台

架给动架施加一个拉力(模拟发动机推力)，在拉力

稳定后用液压钳快速剪断钢丝绳，使作用到动架上

的拉力突然消失[12]。该过程是典型的负阶跃过程，

记录该过程数据就可以对推力动态测量值的精度

和台架的动态特性给出具体评价。

剪钢丝绳试验结果如图 7所示，稳态模型推力

在剪断钢丝绳时开始下降并震荡收敛，动态模型推

力(动态过程与优选推力重合)在钢丝绳被剪断瞬间

图4 稳态推力测量效果

Fig.4 The result of steady thrust measurement
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Fig.5 The application of the high precision and fast thrust
measurement in the engine test
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图6 模拟阶跃试验示意图

Fig.6 Diagram of the simulated step change test
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快速下降并快速收敛，且震荡幅值明显小于稳态模

型推力。滤波后推力(稳态过程与优选推力重合)在
剪断钢丝绳后虽无震荡现象，但下降缓慢。钢丝绳

拉力曲线在剪断前等于稳态模型推力，剪断后等于

0，是一条估计曲线。优选推力在动态过程与动态

模型推力重合，下降时间小于 0.02 s，超调量小于

10.6%，在进入稳态过程后与滤波后推力重合，整个

过程中与钢丝绳理论拉力曲线吻合度较好。

7 结论

经理论推导提出了动态推力测量方法、稳态推

力测量方法及其自动优选算法。动态推力测量方

法在测量原理上补偿了振动和动架惯性的影响，提

高了动态测量精度。稳态推力测量方法弥补了动

态推力测量方法在稳态精度上的不足。自动优选

算法结合了动态推力测量方法和稳态推力测量方

法的优点，实现了高空台推力的快速度、高精度测

量。该测量方法经过了仿真试验检验、模拟试验检

验、发动机试验检验，有较好的推广应用价值。
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