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摘　　　要：为满足某飞行器推力矢量试验的测试要求，采用两台六分量应变天平和一个空气桥组成测力装

置来实现飞机全机气动力和喷管推进特性同时分别测量。基于有限元软件，对天平的应变及空气桥对天平的

干扰进行了分析。结果表明：空气桥对天平力分量的干扰值优于５％，对力矩（滚转力矩除外）分量的干扰值

优于１５％，达到了设计指标。通过校准获得了单独天平、天平带空气桥（充压、不充压）状态下的校准公式，校

准结果表明：两台天平各分量的综合加载误差均优于０．３％，天平带空气桥（充压、不充压）状态下各分量的综

合加载误差优于０．５％，空气桥对天平的干扰量值与有限元分析结果一致。理论分析与实测结果证明：研制

的天平及空气桥达到了预定目标，它的测量精准度高，满足推力矢量风洞试验需求。
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　　推力矢量控制技术能实现飞行器过失速机动

飞行，增强飞行器的机敏性，在改善起降性能、巡

航性能等方面具有重要作用［１４］。为满足矢量喷

管和推力矢量控制技术研究发展需求，国内外气

动试验研究机构和大批研究人员开展了大量的推

力矢量试验模拟和测量方法技术研究。文

献［５１１］介绍了国外气动力研究机构的推力矢量

试验模拟技术与测力装置及其在型号研制中的应

用情况。文献［１２１６］介绍了国内部分推力矢量

试验技术研究成果。其中，美国空军阿诺德工程

发展中心采用环式天平与空气桥测量了模型中矢

量喷管的推进特性，模型的气动载荷未同时测

量［１１］。中国航天空气动力技术研究院采用六分

量常规测力天平和推力矢量传感器以及总压传感

器等，测量得到了推力矢量喷流对全机气动性能

的影响以及喷管的气动性能［１５］。中国空气动力

研究与发展中心高速空气动力研究所采用一台杆

式全机天平测量全机模型的气动载荷，同时采用

两台杆式推力天平分别测量两个矢量喷管的推进

特性［１６１７］。中国空气动力研究与发展中心设备设

计及测试技术研究所采用六分量盒式天平测量了

单独航空矢量喷管的推进特性［１８］。北京航空航

天大学采用传感器组合而成的台式天平及波纹管

测量航空矢量喷管的推进特性［１９］。西北工业大

学采用一台杆式全机天平和一台杆式推力天平分

别、同时测量全机模型的气动载荷和喷管推进特

性［２０］。推力矢量风洞试验的复杂性使其测力装

置的研制具有较高的特殊性，均以模型、试验状态

等为输入条件展开测力单元设计、选取。

为完成某飞行器的高速风洞推力矢量试验，

针对该飞行器模型特点研制了相应的推力矢量试

验测力装置，本文详细介绍了该测力装置中天平

及空气桥的设计、分析与校准。

１　天平及空气桥设计

１１　设计条件

天平及空气桥设计条件如下：试验马赫数为

０．６～２；模型迎角为 －４°～３０°；喷管偏角为

－２０°～２０°；喷流总质量流量为０～３ｋｇ／ｓ；空气桥

承受最大压力为２ＭＰａ；全机模型及矢量喷管的

气动载荷见表１。其中犢 表示法向力，犕狕 表示俯

仰力矩，犡表示轴向力，犕狓 表示滚转力矩，犣表示

侧向力，犕狔 表示偏航力矩。

１２　研制目标

天平及空气桥研制目标：实现全机气动力和

喷管推进特性分别、同时测量，全机天平及推力

天平的综合加载误差优于０．３％，综合加载重复

性优于０．０３％；推力天平带空气桥（充压、未充

压）的综合加载误差优于０．５％，综合加载重复

性优于０．０５％；空气桥对推力天平的干扰指标

见表２。

表１　全机模型及喷管气动载荷

犜犪犫犾犲１　犃犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊犾狅犪犱狊狅犳狑犺狅犾犲犿狅犱犲犾犪狀犱狀狅狕狕犾犲

研究对象 犢／Ｎ 犕狕／（Ｎ·ｍ） 犡／Ｎ 犕狓／（Ｎ·ｍ） 犣／Ｎ 犕狔／（Ｎ·ｍ）

全机模型 １９０００ １２２０ ２２００ ７００ ３４００ ７１０

喷管 ５００ ５００犔 １４００ ９０ ５００ ５００犔

注：犔表示喷管出口距离推力天平校准中心距离。

２２５２
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表２　空气桥对天平的干扰指标

犜犪犫犾犲２　犐狀狋犲狉犳犲狉犲狀犮犲犻狀犱犲狓狅犳犪犻狉犾犻狀犲犫狉犻犱犵犲狋狅犫犪犾犪狀犮犲

载荷分量 法向力分量 俯仰力矩分量 轴向力分量 滚转力矩分量 侧向力分量 偏航力矩分量

干扰量值／％ ５ １５ ０．３ ５ １５

１３　研制难点及解决措施

本次研制工作的难点为：①有限的模型内部

空间与测力单元结构需求之间存在较大矛盾；

②全机天平的力与力矩之间不匹配，横向与纵向

载荷之间不匹配；③如何获取试验压力范围内准

确的推力天平（带空气桥）“通用”公式。

为解决上述困难，将采取以下技术措施：①在

满足喷管内部流动特性基础上，采用“一体化设

计”理念进行布局设计；②采用特殊测量元件结构

解决全机天平载荷间的不匹配问题；③将压力作

为影响推力天平（带空气桥）测量准度的一个参数

加入到天平公式中，用含压力参数的“通用”公式

代替传统的天平公式，以获得更加准确的风洞试

验数据。

１４　布局设计

推力矢量试验测力装置布局设计的前提是矢

量喷管内部流动特性的准确模拟，影响流动特性

的因素包括与喷管相连的壳体内径、长度以及空

气桥的内外直径、长度。壳体愈长，壳体内径与空

气桥外径之间的“环形面积”越大，对保证喷管内

部流场的均匀性越有利，但模型内部可用空间受

限，仅从流动特性这一单独目标来布局测力单元

是无法完成整个测力装置的设计。试验模型内部

将安装用于全机测力的六分量天平一台，一套由

空气桥、管路、壳体等组成的喷流气体流经、转换

通道以及一台用于矢量喷管推进特性测量的六分

量天平。其中任何一个零件结构尺寸的确定都将

影响整个测力装置的布局，因此采用“一体化设

计”［１８］思想来完成测力装置初步布局设计，对相

关结构参数建模，并以此为基础开展矢量喷管内

部气体流动特性分析计算，若计算结果满足流动

特性要求则在初步布局基础上开展详细结构设

计，若不满足要求则调整布局，修改相关参数并再

次进行流体计算，经多次迭代后获得满足要求的

布局形式。

试验模型承受气动载荷大，全机天平采用杆

式结构，有助于保持天平整体刚度，以降低试验中

模型尾部与矢量喷管碰撞的风险。推力天平与空

气桥的布局可采用并联或串联形式。并联形式是

指推力天平位于空气桥内部，两者轴线重合，天平

多为杆式结构，该布局使空气桥具有较大外形尺

寸，在模型内部空间受限情况下，前文所述的“环

形面积”较小，不利于喷管内部气体流动，但该方

式可减小推力天平中心与矢量喷管出口之间的距

离，进而减小天平的力矩载荷，利于天平结构设

计。串联形式是指推力天平在空气桥外部并位于

其前端（逆气流方向），两者轴线重合，天平为环式

或杆式结构，天平校准中心与矢量喷管出口的间

距较大，导致天平承受较大力矩载荷，不利于天平

结构设计，但空气桥外形尺寸较小，在模型内部空

间受限的情况下，前文所述的“环形面积”较大，利

于喷管内部气体流动。综上两种布局方式的优缺

点，并根据推力矢量试验中“环形面积”不小于喷

管喉道面积的基本要求，本次试验方案采用推力

天平与空气桥串联布局形式。推力天平采用环式

结构可充分利用模型内部径向空间，管路贯穿天

平中部，使天平直径增大，利于提升天平整体刚

度，降低大力矩载荷对天平测量的不利影响。

测力装置的初步布局（图１）确定后，对空气

桥、管路、壳体等参数模型构成的系统进行流体计

算，以确定其外形尺寸是否满足流动特性要求。

图１　测力装置布局图

Ｆｉｇ．１　Ｌａｙｏｕｔｏｆｆｏｒｃｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｄｅｖｉｃｅ

１５　结构设计

１．５．１　全机天平结构设计

全机天平中心位于模型力矩参考中心之前，

两“心”不重合使天平承受附加力矩，天平设计载

荷见表３。从表３可知，法向力与侧向力的比值

较大，偏航力矩相对于侧向力较大，增加了全机天

平设计难度。全机天平设计思路是：控制大载荷

分量的满载信号输出，保证重点测量分量的满载

最小信号输出，参考分量匹配设计，即控制偏航力

３２５２
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表３　全机天平设计载荷

犜犪犫犾犲３　犇犲狊犻犵狀犾狅犪犱狅犳狑犺狅犾犲犿狅犱犲犾犫犪犾犪狀犮犲

载荷分量 犢／Ｎ 犕狕／（Ｎ·ｍ） 犡／Ｎ 犕狓／（Ｎ·ｍ） 犣／Ｎ 犕狔／（Ｎ·ｍ）

设计值 １９０００ ３２９３ ２２００ ７００ ３４００ １２２３

矩输出，保证除滚转力矩外其他分量的最小输出，

滚转力矩匹配设计。为保证天平测量精准度，确

定偏航力矩最大输出不大于２５ｍＶ，除滚转力矩

分量外其他分量最小输出不小于４ｍＶ，以此为目

标开展全机天平各测量元件的结构设计。

全机天平（图２）采用对称布局形式，前、后对

称布置四柱梁用作除轴向力分量以外其他五个分

量的测量。轴向力元件位于天平中部，采用支撑

片与“Ｔ”梁相组合的形式构成单独测量单元，“Ｔ”

梁是测量梁，该结构可有效降低力、力矩分量对轴

向力的干扰。支撑片可简化为超静定梁，轴向力

作用下的变形如图３。“Ｔ”梁可简化为悬臂梁，轴

向力作用下的变形如图４，其表面应变计算的简

化原则是支撑片与“Ｔ”梁变形一致及刚度分配。

图３、图４中犾分别表示超静定梁和悬臂梁的长

度，犉表示超静定梁承受的推力，犕 表示悬臂梁

承受的弯矩。

图２　全机天平

Ｆｉｇ．２　Ｂａｌａｎｃｅｕｓｅｄｆｏｒｔｈｅｗｈｏｌｅｍｏｄｅｌｂａｌａｎｃｅ

图３　超静定梁

Ｆｉｇ．３　Ｓｔａｔｉｃａｌｌｙｉｎｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｅｂｅａｍ

图４　悬臂梁

Ｆｉｇ．４　Ｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍ

　　前、后四柱梁中，中间两个柱梁用作法向力、

俯仰力矩及滚转力矩的测量，左右两个柱梁用作

侧向力及偏航力矩的测量。由于法向力与侧向力

比值较大，将左右两个柱梁的长度设置为较中间

两个柱梁的长度短，那么在偏转角相同的情况下，

短柱梁承受的应力比长柱梁的大。全机天平测量

元件的设计思路及结构形式确定后，引入经典力

学计算公式，将天平各梁尺寸作为变量，并加以幅

度限制，确立既定信号输出为目标，通过协同优化

计算，获得天平各梁的几何尺寸。

１．５．２　推力天平及空气桥结构设计

从文中第１．４节中获得矢量喷管出口与推力

天平中心之间的距离，进而得到推力天平各分量

的设计载荷见表４。推力天平与空气桥、壳体等

组成的测力单元如图５。

推力天平（图６）纵、横向设计载荷相对较小，

其固定连接端、自由连接端均采用法兰连接形式，

既能保证小载荷条件下连接的可靠性、稳定性又

有助于减小天平整体长度。通气支杆与推力天平

内环面之间存在间隙，自然及受力状态下两者无

接触。空气桥（图７）与通气支杆间采用圆柱配合

方式以保证两者轴线重合。空气桥与通气支杆、

推力天平及壳体装配后，其弹性元件处于不受力

状态。

表４　推力天平设计载荷

犜犪犫犾犲４　犇犲狊犻犵狀犾狅犪犱狅犳狋犺狉狌狊狋犫犪犾犪狀犮犲

载荷分量 犢／Ｎ 犕狕／（Ｎ·ｍ） 犡／Ｎ 犕狓／（Ｎ·ｍ） 犣／Ｎ 犕狔／（Ｎ·ｍ）

设计值 ５００ １４９ １４００ ９０ ５００ １４９

４２５２
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图５　推力天平及空气桥系统

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｕｓｔｂａｌａｎｃｅａｎｄａｉｒｌｉｎｅｂｒｉｄｇｅｓｙｓｔｅｍ

图６　推力天平结构

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｒｕｓｔｂａｌａｎｃｅ

图７　空气桥结构

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｉｒｌｉｎｅｂｒｉｄｇｅｓｙｓｔｅｍ

　　推力天平结构设计目标：力矩分量（滚转力矩

除外）电桥信号最大输出值不大于２５ｍＶ，其余分

量电桥信号最小输出值不小于４ｍＶ。推力天平

采用对称布局形式，前、后对称布置八柱梁用作除

轴向力分量以外其他五个分量的测量；轴向力元

件位于天平中部，采用支撑片与“Ｉ”梁相组合的形

式构成单独的测量单元，“Ｉ”梁作为测量梁，支撑

片与“Ｉ”梁均可简化为超静定梁，轴向力作用下它

们发生“Ｓ”变形。天平的前后测量梁可简化为悬

臂梁，力和力矩作用下它们产生弯曲变形。根据

各柱梁之间的变形一致及刚度分配原则，利用力

学计算公式，将天平各梁尺寸作为变量，加以限定

区间，确定输出信号为目标，通过协同优化计算，

获得天平各梁的几何尺寸。

空气桥采用金属波纹管［２１］，它是多目标优化

设计。首先，空气桥应具有足够大的强度以承受

２ＭＰａ外压，同时需具有较小刚度以满足对天平

的干扰指标要求。空气桥设计需结合推力天平协

同进行，将影响空气桥刚度的内外直径、波片壁

厚、波距、波形及波数作为变量，对空气桥与推力

天平参数建模，采用耦合分析方法［１８］来解决两者

间的刚度协调问题，以确定空气桥最终结构。

２　有限元分析

２１　全机天平的有限元分析

全机天平材料、结构形式、详细尺寸确定后，

利用Ａｎｓｙｓ软件对其仿真分析。根据全机天平

实际受载情况，按表３的设计载荷分别设置分析

工况，获得全机天平在各分量载荷单独作用下应

变计粘贴区域平均应变如表５所示，电桥信号理

论输出值如表６所示。

表５　设计载荷作用下全机天平各分量平均应变

犜犪犫犾犲５　犃狏犲狉犪犵犲狊狋狉犪犻狀狅犳狑犺狅犾犲犿狅犱犲犾犫犪犾犪狀犮犲狌狀犱犲狉犱犲狊犻犵狀犾狅犪犱

载荷分量 法向力分量 俯仰力矩分量 轴向力分量 滚转力矩分量 侧向力分量 偏航力矩分量

平均应变值／１０－６ １８５ ３８４ ２７０ １１３ １４８ ５８３

表６　设计载荷作用下全机天平各分量理论输出

犜犪犫犾犲６　犜犺犲狅狉犲狋犻犮犪犾狅狌狋狆狌狋狅犳犲犪犮犺犮狅犿狆狅狀犲狀狋狅犳狑犺狅犾犲犿狅犱犲犾犫犪犾犪狀犮犲狌狀犱犲狉犱犲狊犻犵狀犾狅犪犱

参数 法向力分量 俯仰力矩分量 轴向力分量 滚转力矩分量 侧向力分量 偏航力矩分量

电桥信号理论

输出值／ｍＶ
７．４ １５．３６ ５．４ ２．２６ ５．９２ ２３．３２

组桥方式 双桥 双桥 单桥 单桥 双桥 双桥

注：Δ犝＝犓ε犝（单桥），Δ犝＝２犓ε犝（双桥），Δ犝 表示信号理论输出值，ε表示平均应变值，犓为应变计灵敏度系数，犓＝２，

犝 为输入电压，犝＝１０Ｖ，下同。

５２５２
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２２　推力天平的有限元分析

推力天平的有限元分析载荷见表４，各分量

载荷单独作用下应变计粘贴区域的平均应变如表

７所示，电桥信号理论输出值如表８所示。

表７　设计载荷作用下推力天平各分量平均应变

犜犪犫犾犲７　犃狏犲狉犪犵犲狊狋狉犪犻狀狅犳狋犺狉狌狊狋犫犪犾犪狀犮犲狌狀犱犲狉犱犲狊犻犵狀犾狅犪犱

载荷分量 法向力分量 俯仰力矩分量 轴向力分量 滚转力矩分量 侧向力分量 偏航力矩分量

平均应变值／１０－６ １２１ ５１０ ２１３ ２１０ １２２ ５２４

表８　设计载荷作用下推力天平各分量理论输出

犜犪犫犾犲８　犜犺犲狅狉犲狋犻犮犪犾狅狌狋狆狌狋狅犳犲犪犮犺犮狅犿狆狅狀犲狀狋狅犳狋犺狉狌狊狋犫犪犾犪狀犮犲狌狀犱犲狉犱犲狊犻犵狀犾狅犪犱

参数 法向力分量 俯仰力矩分量 轴向力分量 滚转力矩分量 侧向力分量 偏航力矩分量

信号理论输出值／ｍＶ ４．８４ ２０．４ ４．２６ ４．２１ ４．９ ２０．９９

组桥方式 双桥 双桥 单桥 单桥 双桥 双桥

２３　空气桥对推力天平干扰的有限元分析

空气桥对推力天平的干扰表现为施加在天平

上的载荷其中一部分被空气桥承担。干扰分析

前，根据实际安装关系在建模软件中对两者进行

虚拟装配（图８），利用Ａｎｓｙｓ软件仿真分析，获得

空气桥对推力天平各分量的干扰值（表９）。表９

显示：空气桥对推力天平的法向力分量、俯仰力矩

分量、轴向力分量、滚转力矩分量、侧向力分量、偏

航力矩分量的干扰值分别为 １．８５％、８．２％、

０．２１％、１１．９７％、２％、６．８％。

图８　干扰分析模型

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｄｅｌｆｏｒｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

表９　空气桥对推力天平各分量的干扰值

犜犪犫犾犲９　犐狀狋犲狉犳犲狉犲狀犮犲狏犪犾狌犲狅犳犪犻狉犾犻狀犲犫狉犻犱犵犲狋狅犲犪犮犺犮狅犿狆狅狀犲狀狋狅犳狋犺狉狌狊狋犫犪犾犪狀犮犲

推力天平

施加载荷

空气桥承担载荷

犢／Ｎ 犕狕／（Ｎ·ｍ） 犡／Ｎ 犕狓／（Ｎ·ｍ） 犣／Ｎ 犕狔／（Ｎ·ｍ）

犢＝５００Ｎ －９．２６ －０．０４ ０．２４ －０．００２ ０．００３ ０

犕狕＝１４９Ｎ·ｍ －６７．４ －１０．２２ －０．０７ －０．０２２ ０．０３４ ０

犡＝１４００Ｎ ３．２８９ －０．０１ －２．９５ －０．００２ －０．０３４ ０

犕狓＝９０Ｎ·ｍ －０．１３ －０．００３ ０．００１ －１０．７７ －９．６ ０．０５２

犣＝５００Ｎ －０．０１４ ０ ０．００３ ０．０１７ －１０ ０．０３８

犕狔＝１４９Ｎ·ｍ －０．０５９ ０ －０．０３８ １．７５ ６１．４ －１０．１５

３　校　准

３１　全机天平、推力天平静态校准

全机天平及推力天平粘贴、温度补偿完成后，

通过静态校准获得天平公式及各分量的综合加载

误差及综合加载重复性，综合加载误差按式（１）计

算，综合加载重复性按式（２）计算。其中犘犻犼表示

天平第犻分量第犼点综合加载检验载荷值（标准

砝码载荷），犉犻犼表示天平第犻分量第犼点综合加载

载荷测量值（由天平公式计算所得），犿 表示天平

各分量施加载荷组数，犘犻ｍａｘ表示天平各分量最大

设计载荷；犞犻犽表示第犽次重复综合加载时天平第

犻分量的电桥输出值，犞犻ｍａｘ表示天平第犻分量最大

设计载荷时的电桥输出值，狀表示各分量固定载

６２５２
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荷重复加载次数。全机天平校准结果见表１０，推

力天平校准结果见表１１，结果显示：两台天平的

综合加载误差均达到“ＧＪＢ２２４４Ａ２０１１风洞应变

天平规范”中天平静态校准的合格指标，综合加载

重复性达到先进指标，满足设计要求，天平各分量

信号实际输出值满足设计要求。
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３２　推力天平带空气桥静态校准

完整的推力天平（带空气桥）公式应包含力、力

矩、压力和温度参数。流量是推力矢量试验中的输

入参数，需精确控制，但推力天平（带空气桥）公式

中未使用流量而使用压力，这是因为流量与压力间

存在一定关系，两者可相互转化，且充压校准比通

流校准成本更低。不同压力下空气桥刚度不同，推

力天平（带空气桥）公式中的部分系数将存在差异。

温度对空气桥和推力天平都将产生影响，气流直接

作用于空气桥，温度对它是直接影响，高温时空气

桥的刚度系数降低，低温时相反。温度对天平是间

接影响，通过多个连接件以热传导方式产生。空气

桥在设计、加工阶段已从原材料角度充分考虑温度

影响，温度对天平的大部分影响可通过温度补偿解

决，开展推力天平（带空气桥）在不同温度下的精细

校准需要更长周期更高成本，所以本次推力天平

（带空气桥）公式中未加入温度参数。

根据推力天平带空气桥未充压状态校准［２２２３］

结果判断空气桥对推力天平的干扰量，同时为风

洞试验数据修正奠定基础。天平与空气桥校准实

物如图９，校准结果见表１２，结果显示：空气桥对

推力天平法向力分量、俯仰力矩分量、轴向力分

量、滚转力矩分量、侧向力分量、偏航力矩分量的

干扰量值分别为３．６％、１１．２％、０．０４％、１４．９％、

３．５％、９．２％。空气桥对推力天平各分量干扰的

实测值与有限元分析结果接近，干扰实测值满足

设计指标。

表１０　全机天平校准结果

犜犪犫犾犲１０　犆犪犾犻犫狉犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳狑犺狅犾犲犿狅犱犲犾犫犪犾犪狀犮犲

参数
力分量／Ｎ 力矩分量／（Ｎ·ｍ）

法向 轴向 侧向 滚转 俯仰 偏航

设计载荷 １９０００ ２２００ ３４００ ７００ ３２９３ １２２３

校准载荷 １６０００ ２０００ ６４００ ４８０ １４４０ ９６０

供桥电压／Ｖ １０ １０ １０ １０ １０ １０

信号实际输出值／ｍＶ ６．６７６ ５．２７４ ５．３７５ １．７３６ １４．２３６ ２１．７７５

综合加载误差／％ ０．１２ ０．１８ ０．１９ ０．２５ ０．２１ ０．１６

综合加载重复性／％ ０．０１ ０．０２ ０．０１ ０．０２ ０．０１ ０．０１

表１１　推力天平校准结果

犜犪犫犾犲１１　犆犪犾犻犫狉犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳狋犺狉狌狊狋犫犪犾犪狀犮犲

参数
力分量／Ｎ 力矩分量／（Ｎ·ｍ）

法向 轴向 侧向 滚转 俯仰 偏航

设计载荷 ５００ １４００ ５００ ９０ １４９ １４９

校准载荷 ５００ １０００ ５００ ９０ １３５ ９６

供桥电压／Ｖ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１

信号实际输出值／ｍＶ ４．３３ ４．１１０１ ４．３８１ ３．１８２ ２３．２０１ ２３．６１３

综合加载误差／％ ０．１ ０．１ ０．１３ ０．１５ ０．１２ ０．１６

综合加载重复性／％ ０．０１ ０．０２ ０．０１ ０．０２ ０．０１ ０．０１

７２５２
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图９　天平与空气桥

Ｆｉｇ．９　Ｂａｌａｎｃｅａｎｄａｉｒｌｉｎｅｂｒｉｄｇｅ

推力天平带空气桥未充压校准完成后，开展充压

状态校准。在试验压力范围内等间距地选取一定

压力点，在所选压力点下开展天平校准，获得对应

压力条件的天平公式（式（３））；根据准确压力条件

下多个天平公式（式（３））得含压力参数的天平公

式（式（４））；最后在试验压力范围内选取任一压力

点（非校准压力点）开展综合加载验证，检验天平

公式（式（４））的准确性，同时获得推力天平带空气

桥充压状态的综合加载误差及综合加载重复性

（表１３）。图１０～图１２给出了压力（狆）与推力天

平各分量主项系数间的变化规律，其中，犓犢 表示

天平法向力分量的主项系数，犓犕狕
表示天平俯仰

力矩分量的主项系数，犓犡 表示天平轴向力分量

的主项系数，犓犕狓
表示天平滚转力矩分量的主项

系数，犓犣 表示天平侧向力分量的主项系数，犓犕
狔

表示天平偏航力矩分量的主项系数。图１３、图１４

给出了压力与部分干扰项系数间的变化规律，其

中，犓犢犕狕表示天平俯仰力矩分量对法向力分量的

干扰系数，犓犣犕狕表示天平俯仰力矩分量对侧向力

分量的干扰系数，犓
犕狓
犕
狔

表示天平偏航力矩分量对

滚转力矩分量的干扰系数，犓犣犕
狔
表示天平偏航力

矩分量对侧向力分量的干扰系数。
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式（３）、式（４）中，犉犻表示天平第犻分量载荷；犪犻

表示第犻个分量的主项系数，Δ犝犻表示第犻分量

信号输出增量；犫犿犻 表示第犿 分量载荷对犻分荷

的一阶干扰系数；犉犿 表示 犿 分量载荷；犮
犿狀
犻 表

示各分量载荷对第犻分量的二阶平方项干扰系

数（犿＝狀）和交叉干扰系数（犿≠狀）；犉狀 表示第

狀分量载荷；犃犻、犃
犉犻
狆
、犃

犉
２
犻

狆
分别表示压力对第犻

分量主项系数影响的常数项、一次项和二次项

表１２　推力天平带空气桥（未充压）校准结果

犜犪犫犾犲１２　犆犪犾犻犫狉犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳狋犺狉狌狊狋犫犪犾犪狀犮犲狑犻狋犺犪犻狉犾犻狀犲犫狉犻犱犵犲（狀狅狆狉犲狊狊狌狉犻狕犲犱狊狋犪狋犲）

参数
力分量／Ｎ 力矩分量／（Ｎ·ｍ）

法向 轴向 侧向 滚转 俯仰 偏航

设计载荷 ５００ １４００ ５００ ９０ １４９ １４９

校准载荷 ５００ １０００ ５００ ９０ １３５ ９６

供桥电压／Ｖ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１ ９．８３１

主项系数／（Ｎ／ｍＶ） １１９．５７３７８ ３４０．７３６４２ １１８．０７２４２ ３２．５２０１４ ７．１３９３０ ６．８９０１５

测量不确定度／％ ０．２９ ０．１８ ０．２２ ０．３６ ０．３１ ０．３３

综合加载重复性／％ ０．０３ ０．０４ ０．０３ ０．０４ ０．０３ ０．０３

空气桥对天平的干扰／％ ３．６ ０．０４ ３．５ １４．９ １１．２ ９．２

表１３　推力天平带空气桥（充压）校准结果

犜犪犫犾犲１３　犆犪犾犻犫狉犪狋犻狅狀狉犲狊狌犾狋狊狅犳狋犺狉狌狊狋犫犪犾犪狀犮犲狑犻狋犺犪犻狉犾犻狀犲犫狉犻犱犵犲（狆狉犲狊狊狌狉犻狕犲犱狊狋犪狋犲）

载荷分量 法向力分量 俯仰力矩分量 轴向力分量 滚转力矩分量 侧向力分量 偏航力矩分量

综合加载误差／％ ０．３２ ０．３ ０．１５ ０．４２ ０．３ ０．３６

综合加载重复性／％ ０．０３ ０．０４ ０．０４ ０．０４ ０．０３ ０．０４

８２５２
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图１０　压力对主项系数犓犢 和犓犕
狕
的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｍａｉｎｔｅｒｍ犓犢ａｎｄ犓犕
狕

图１１　压力对主项系数犓犡 和犓犕
狓
的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｍａｉｎｔｅｒｍ犓犡ａｎｄ犓犕
狓

图１２　压力对主项系数犓犣 和犓犕
狔
的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｍａｉｎｔｅｒｍ犓犣ａｎｄ犓犕
狔

图１３　压力对干扰系数犓
犢
犕
犣
和犓犣

犕
犣
的影响

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｔｅｒｍ犓犢犕
犣
ａｎｄ犓犣犕

犣

图１４　压力对干扰系数犓
犕
狓
犕
狔

和犓
犣

犕
狔

的影响

Ｆｉｇ．１４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｔｅｒｍ犓
犕
狓
犕
狔
ａｎｄ犓

犣

犕
狔

系数；犱犻表示压力与犻分量载荷的乘积对犻分量

的干扰系数；犲犻 表示压力平方与犻分量载荷的乘

积对犻分量的干扰系数；犵犻 表示压力与犻分量载

荷平方的乘积对犻分量的干扰系数；狆表示压力。

推力天平带空气桥系统充压校准结果显示：

天平各分量的综合加载误差均优于０．５％，综合

加载重复性优于０．０５％，满足设计指标，压力对

主项系数、干扰系数的影响规律明显。

３３　推力天平公式动态验证

动态验证是指在某一特定流量状态下对推力

天平（带空气桥）施加标准载荷，将高精度砝码悬

挂于推力天平（带空气桥）自由端的任何位置，待

砝码静止后采集天平信号，将采集信号和通过流

量压力转换公式（式（５））得到的压力带入式（４），

获得计算载荷，用计算载荷与标准载荷间的相对

误差来判断式（４）的动态适用性。图１５展示了不

同流量下的标准载荷与计算载荷以及两者间的相

对误差。由图可知：试验范围内不同流量下，式

（４）计算得到的载荷与标准载荷间的相对误差均

图１５　不同流量下的标准载荷与计算载荷

Ｆｉｇ．１５　Ｓｔａｎｄａｒｄｌｏａｄａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄｌｏａｄｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｒａｔｅｓ

小于０．５％，证明了式（４）的动态适用性及准确

９２５２
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性，也表明在推力天平（带空气桥）校准过程中，通

过将复杂的流量控制转换为简单的压力控制来获

取具有通用性的天平公式是一种行之有效的方

法。式（５）中的流量狇犿 是已知量，通过高精度流

量计控制，总温犜 通过温度传感器测量获得，喉

道面积犃ｔｈ取理论设计值，计算得到的总压狆与

式（４）中的压力参数相对应。

犘＝
狇犿 槡犜
０．０４０４犃ｔｈ

（５）

４　结　论

本文主要介绍了某飞行器推力矢量试验测力

装置中天平及空气桥的设计、分析及校准，有以下

几点结论：

１）在测力装置合理布局基础上，采用有限元

方法对两台天平和一套空气桥系统进行了优化设

计，获得了理想的、满足设计指标的结构形式。

２）静态校准结果表明全机天平、推力天平的

综合加载误差均优于０．３％，综合加载重复性误

差均优于０．０３％；推力天平带空气桥（充压、未充

压）的综合加载误差均优于０．５％，综合加载重复

性均优于０．０５％。天平及空气桥的研制达到既

定目标，研制的测力装置满足推力矢量风洞试验

需求。

３）通过静态校准获得推力天平（带空气桥）

含压力参数的通用公式，公式适用于不同流量的

动态试验。

４）下一步工作将深入开展温度对天平的影

响研究，将温度参数纳入天平公式，以进一步提高

推力矢量风洞试验的精细化水平。
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