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(57)摘要

本发明公开了一种综合监测型航空发动机

输出功率稳定度检测仪，涉及航空发动机技术领

域，包括发动机本体，发动机本体的内部设置有

输出轴，该综合监测型航空发动机输出功率稳定

度检测仪，通过设置有第一套筒、第二套筒与第

二限位槽，操作人员将第一套筒放置在输出轴的

一侧，然后将第二套筒放置在输出轴的另一侧，

通过安装螺钉将第一套筒与第二套筒固定住，此

时第一转动盘一侧的第一限定块插入至第一限

定槽内部，第二限定块插入至第二限定槽内部，

操作人员拧动顶丝本体，使得顶丝本体的一端推

动夹套向输出轴方向挤压，从而将本检测仪安装

在航空发动机上，使得本检测仪方便进行安装与

拆卸，从而使得本检测仪使用较为方便。
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1.一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，包括发动机本体(1)，其特征在

于：所述发动机本体(1)的内部设置有输出轴(4)，所述发动机本体(1)的顶部设置有第一套

筒(2)，所述发动机本体(1)的顶部且位于第一套筒(2)的一侧设置有第二套筒(3)，所述第

一套筒(2)与第二套筒(3)的底部与顶部均开设有通槽(59)，所述输出轴(4)的顶端均穿过

通槽(59)延伸至第一套筒(2)与第二套筒(3)的上方，所述第一套筒(2)内腔的顶部设置有

第二转动盘(14)，所述第二套筒(3)内腔的顶部设置有第一转动盘(9)，所述第一转动盘(9)

与第二转动盘(14)内部且位于输出轴(4)的两侧均开设有顶丝槽(19)，所述顶丝槽(19)内

部均设置有顶丝本体(20)，两根所述顶丝本体(20)的一端分别延伸至第一转动盘(9)与第

二转动盘(14)的一侧并设置有夹套(21)，所述第二转动盘(14)的底端设置有第一传动锥齿

轮组件(15)，所述第一转动盘(9)的底端设置有第二传动锥齿轮组件(16)，所述第一传动锥

齿轮组件(15)与第二传动锥齿轮组件(16)构成传动锥齿轮结构，所述第一套筒(2)内腔的

一侧转动连接有第一转动轴(5)，所述第二套筒(3)内腔的一侧转动连接有第二转动轴(6)，

所述第一转动轴(5)的一端套接有第一锥齿轮(7)，所述第二转动轴(6)的一端套接有第二

锥齿轮(8)，所述第一锥齿轮(7)与第二锥齿轮(8)均与传动锥齿轮结构啮合连接，所述第二

套筒(3)的一侧设置有监测箱(25)，所述第一套筒(2)的一侧设置有固定箱(22)。

2.根据权利要求1所述的一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，其特征

在于：所述第一套筒(2)内腔的顶部且位于通槽(59)的外侧开设有第二限位槽(12)，所述第

二套筒(3)内腔的顶部且位于通槽(59)的外侧开设有第一限位槽(10)，所述第一限位槽

(10)内部滑动连接有第一限位柱(11)，所述第一限位柱(11)的底端与第一转动盘(9)的顶

端固定连接，所述第二限位槽(12)内部滑动连接有第二限位柱(13)，所述第二限位柱(13)

的底端与第二转动盘(14)的顶部相连接。

3.根据权利要求1所述的一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，其特征

在于：所述第二转动盘(14)的两侧均设置有第二固定件(56)，所述第一转动盘(9)的两侧均

设置有第一固定件(55)，所述第二固定件(56)内部均螺纹连接有固定螺钉(57)，所述固定

螺钉(57)的一端均延伸至第一固定件(55)内部并与第一固定件(55)内部螺纹连接，所述第

一锥齿轮(7)靠近第二锥齿轮(8)的一侧均开设有第二限定槽(54)，所述第二限定槽(54)内

部均设置有第二限定块(53)，所述第二限定块(53)的一端均与第二锥齿轮(8)的一侧相连

接，所述第二转动盘(14)靠近第一转动盘(9)的一侧均开设有第一限定槽(17)，所述第一限

定槽(17)内部均设置有第一限定块(18)，所述第一限定块(18)的一端均与第一转动盘(9)

的一侧相连接。

4.根据权利要求1所述的一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，其特征

在于：所述第一转动轴(5)的一端延伸至固定箱(22)内部并设置有导体模块(24)，所述固定

箱(22)内部且位于导体模块(24)的外侧设置有电磁线圈(23)。

5.根据权利要求1所述的一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，其特征

在于：所述监测箱(25)内部开设有监测腔(27)，所述监测箱(25)内部且位于监测腔(27)的

外侧开设有液腔(26)，所述第二转动轴(6)的一端延伸至监测腔(27)内部并固定套接有圆

盘(29)，所述圆盘(29)的外侧开设有若干个嵌槽(30)，所述嵌槽(30)内部均放置有磁化块

(31)，所述圆盘(29)内部且位于嵌槽(30)的一侧均开设有安装槽(32)，所述圆盘(29)内部

且位于安装槽(32)的两侧均开设有连接槽(34)，所述连接槽(34)内腔均滑动连接有固定键
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(37)，所述安装槽(32)内部均放置有安装块(33)，所述安装块(33)外侧靠近固定键(37)的

一端均开设有键槽(41)，所述固定键(37)的一端均延伸至键槽(41)内部，所述圆盘(29)的

外侧均开设有解锁槽(40)，所述圆盘(29)内部且位于解锁槽(40)与连接槽(34)之间均开设

有螺纹槽(38)，所述解锁槽(40)内部设置有固定钉(39)，所述固定钉(39)的一端延伸至螺

纹槽(38)内部并与螺纹槽(38)内部螺纹连接，所述固定钉(39)的一端延伸至连接槽(34)内

部并与固定键(37)的一侧相抵，所述连接槽(34)内腔且位于固定钉(39)外侧均滑动连接有

连接弹簧(35)，所述固定钉(39)的一侧且位于连接槽(34)内部均设置有连接绳(36)，所述

连接绳(36)的一端均与固定键(37)的一侧相连接，所述监测腔(27)内腔的顶部设置有霍尔

检测元件(28)。

6.根据权利要求1所述的一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，其特征

在于：所述监测箱(25)的一侧设置有冷却箱(43)，所述监测箱(25)的一侧且位于冷却箱

(43)的底部设置有液泵(44)，所述液泵(44)的一端延伸至液腔(26)内部，所述冷却箱(43)

内部设置有第一螺旋管(45)，所述液泵(44)的另一端延伸至冷却箱(43)内部并与第一螺旋

管(45)的一端相连接，所述第一螺旋管(45)的另一端延伸至冷却箱(43)的外侧并设置有第

二电磁阀(51)，所述第二电磁阀(51)的一端设置有三通接头(49)，所述三通接头(49)的另

一端设置有开关阀(52)，所述开关阀(52)的一端延伸至液腔(26)内部，所述冷却箱(43)的

一侧设置有半导体制冷片(46)，所述冷却箱(43)的一侧且位于半导体制冷片(46)的外侧设

置有散热箱(58)。

7.根据权利要求5所述的一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，其特征

在于：所述监测箱(25)的一侧且位于冷却箱(43)的上方设置有加热箱(42)，所述加热箱

(42)内部设置有第二螺旋管(47)，所述加热箱(42)内部且位于第二螺旋管(47)的两侧均设

置有加热杆(48)，所述第二螺旋管(47)的底端延伸至加热箱(42)的下方并设置有第一电磁

阀(50)，所述第一电磁阀(50)的一端与三通接头(49)的顶端相连接，所述第二螺旋管(47)

的顶端延伸至加热箱(42)的上方并延伸至液腔(26)内部，所述监测腔(27)内腔的顶部且位

于霍尔检测元件(28)的一侧设置有温度传感器。

8.根据权利要求1所述的一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，其特征

在于：所述第一套筒(2)与第二套筒(3)均通过安装螺钉安装在发动机本体(1)上。
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一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪

技术领域

[0001] 本发明涉及航空发动机技术领域，具体为一种综合监测型航空发动机输出功率稳

定度检测仪。

背景技术

[0002] 航空发动机是一种高度复杂和精密的热力机械，作为飞机的心脏，不仅是飞机飞

行的动力，也是促进航空事业发展的重要推动力，人类航空史上的每一次重要变革都与航

空发动机的技术进步密不可分。航空发动机包括涡轮喷气或涡轮风扇发动机、涡轮轴/涡轮

螺旋桨发动机、冲压式发动机和活塞式发动机等多种类型。随着无人机航模技术的发展，小

型航空发动机也大量进行使用，现有的小型航空发动机使用时需要对输出功率稳定度进行

检测，但是现有的检测仪不方便进行安装，同时霍尔检测部件内的磁化块出现故障后，不易

进行更换。

发明内容

[0003] 针对现有技术的不足，本发明提供了一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度

检测仪，解决了上述背景技术中提出的问题。

[0004] 为实现以上目的，本发明通过以下技术方案予以实现：一种综合监测型航空发动

机输出功率稳定度检测仪，包括发动机本体，所述发动机本体的内部设置有输出轴，所述发

动机本体的顶部设置有第一套筒，所述发动机本体的顶部且位于第一套筒的一侧设置有第

二套筒，所述第一套筒与第二套筒的底部与顶部均开设有通槽，所述输出轴的顶端均穿过

通槽延伸至第一套筒与第二套筒的上方，所述第一套筒内腔的顶部设置有第二转动盘，所

述第二套筒内腔的顶部设置有第一转动盘，所述第一转动盘与第二转动盘内部且位于输出

轴的两侧均开设有顶丝槽，所述顶丝槽内部均设置有顶丝本体，两根所述顶丝本体的一端

分别延伸至第一转动盘与第二转动盘的一侧并设置有夹套，所述第二转动盘的底端设置有

第一传动锥齿轮组件，所述第一转动盘的底端设置有第二传动锥齿轮组件，所述第一传动

锥齿轮组件与第二传动锥齿轮组件构成传动锥齿轮结构，所述第一套筒内腔的一侧转动连

接有第一转动轴，所述第二套筒内腔的一侧转动连接有第二转动轴，所述第一转动轴的一

端套接有第一锥齿轮，所述第二转动轴的一端套接有第二锥齿轮，所述第一锥齿轮与第二

锥齿轮均与传动锥齿轮结构啮合连接，所述第二套筒的一侧设置有监测箱，所述第一套筒

的一侧设置有固定箱。

[0005] 可选的，所述第一套筒内腔的顶部且位于通槽的外侧开设有第二限位槽，所述第

二套筒内腔的顶部且位于通槽的外侧开设有第一限位槽，所述第一限位槽内部滑动连接有

第一限位柱，所述第一限位柱的底端与第一转动盘的顶端固定连接，所述第二限位槽内部

滑动连接有第二限位柱，所述第二限位柱的底端与第二转动盘的顶部相连接。

[0006] 可选的，所述第二转动盘的两侧均设置有第二固定件，所述第一转动盘的两侧均

设置有第一固定件，所述第二固定件内部均螺纹连接有固定螺钉，所述固定螺钉的一端均
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延伸至第一固定件内部并与第一固定件内部螺纹连接，所述第一锥齿轮靠近第二锥齿轮的

一侧均开设有第二限定槽，所述第二限定槽内部均设置有第二限定块，所述第二限定块的

一端均与第二锥齿轮的一侧相连接，所述第二转动盘靠近第一转动盘的一侧均开设有第一

限定槽，所述第一限定槽内部均设置有第一限定块，所述第一限定块的一端均与第一转动

盘的一侧相连接。

[0007] 可选的，所述第一转动轴的一端延伸至固定箱内部并设置有导体模块，所述固定

箱内部且位于导体模块的外侧设置有电磁线圈。

[0008] 可选的，所述监测箱内部开设有监测腔，所述监测箱内部且位于监测腔的外侧开

设有液腔，所述第二转动轴的一端延伸至监测腔内部并固定套接有圆盘，所述圆盘的外侧

开设有若干个嵌槽，所述嵌槽内部均放置有磁化块，所述圆盘内部且位于嵌槽的一侧均开

设有安装槽，所述圆盘内部且位于安装槽的两侧均开设有连接槽，所述连接槽内腔均滑动

连接有固定键，所述安装槽内部均放置有安装块，所述安装块外侧靠近固定键的一端均开

设有键槽，所述固定键的一端均延伸至键槽内部，所述圆盘的外侧均开设有解锁槽，所述圆

盘内部且位于解锁槽与连接槽之间均开设有螺纹槽，所述解锁槽内部设置有固定钉，所述

固定钉的一端延伸至螺纹槽内部并与螺纹槽内部螺纹连接，所述固定钉的一端延伸至连接

槽内部并与固定键的一侧相抵，所述连接槽内腔且位于固定钉外侧均滑动连接有连接弹

簧，所述固定钉的一侧且位于连接槽内部均设置有连接绳，所述连接绳的一端均与固定键

的一侧相连接，所述监测腔内腔的顶部设置有霍尔检测元件。

[0009] 可选的，所述监测箱的一侧设置有冷却箱，所述监测箱的一侧且位于冷却箱的底

部设置有液泵，所述液泵的一端延伸至液腔内部，所述冷却箱内部设置有第一螺旋管，所述

液泵的另一端延伸至冷却箱内部并与第一螺旋管的一端相连接，所述第一螺旋管的另一端

延伸至冷却箱的外侧并设置有第二电磁阀，所述第二电磁阀的一端设置有三通接头，所述

三通接头的另一端设置有开关阀，所述开关阀的一端延伸至液腔内部，所述冷却箱的一侧

设置有半导体制冷片，所述冷却箱的一侧且位于半导体制冷片的外侧设置有散热箱。

[0010] 可选的，所述监测箱的一侧且位于冷却箱的上方设置有加热箱，所述加热箱内部

设置有第二螺旋管，所述加热箱内部且位于第二螺旋管的两侧均设置有加热杆，所述第二

螺旋管的底端延伸至加热箱的下方并设置有第一电磁阀，所述第一电磁阀的一端与三通接

头的顶端相连接，所述第二螺旋管的顶端延伸至加热箱的上方并延伸至液腔内部，所述监

测腔内腔的顶部且位于霍尔检测元件的一侧设置有温度传感器。

[0011] 可选的，所述第一套筒与第二套筒均通过安装螺钉安装在发动机本体上。

[0012] 本发明提供了一种综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，具备以下有益

效果：

[0013] 1、该综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，通过设置有第一套筒、第二

套筒与第二限位槽，操作人员将第一套筒放置在输出轴的一侧，然后将第二套筒放置在输

出轴的另一侧，通过安装螺钉将第一套筒与第二套筒固定住，此时第一转动盘一侧的第一

限定块插入至第一限定槽内部，第二限定块插入至第二限定槽内部，然后操作人员拧动固

定螺钉，使得固定螺钉的一端拧入至第一固定件内部，然后操作人员拧动顶丝本体，使得顶

丝本体的一端推动夹套向输出轴方向挤压，从而将本检测仪安装在航空发动机上，使得本

检测仪方便进行安装与拆卸，从而使得本检测仪使用较为方便。
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[0014] 2、该综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，通过设置有磁化块、固定键

与固定钉，使得在磁化块出现故障时，能够方便的对磁化块进行更换，从而使得本检测仪的

使用较为方便，便于对磁化块进行更换，通过设置有第一螺旋管与第二螺旋管，使得在监测

腔内部温度发生变化时，能够调整监测腔内部的温度，使得霍尔检测元件处于较为稳定的

温度环境，防止温度变化过大影响磁化块与霍尔检测元件的工作。

附图说明

[0015] 图1为本发明内部结构示意图；

[0016] 图2为本发明监测箱内部结构示意图；

[0017] 图3为本发明外观结构示意图；

[0018] 图4为本发明第一套筒与第二套筒内腔顶部仰视结构示意图；

[0019] 图5为本发明第二转动盘与第一转动盘俯视内部结构示意图；

[0020] 图6为本发明圆盘侧视内部结构示意图；

[0021] 图7为本发明第一锥齿轮与第二锥齿轮仰视内部结构示意图；

[0022] 图8为本发明图1的A处放大图；

[0023] 图9为本发明图5的B处放大图；

[0024] 图10为本发明图2的C处放大图；

[0025] 图11为本发明图2的D处放大图.

[0026] 图中：1、发动机本体；2、第一套筒；3、第二套筒；4、输出轴；5、第一转动轴；6、第二

转动轴；7、第一锥齿轮；8、第二锥齿轮；9、第一转动盘；10、第一限位槽；11、第一限位柱；12、

第二限位槽；13、第二限位柱；14、第二转动盘；15、第一传动锥齿轮组件；16、第二传动锥齿

轮组件；17、第一限定槽；18、第一限定块；19、顶丝槽；20、顶丝本体；21、夹套；22、固定箱；

23、电磁线圈；24、导体模块；25、监测箱；26、液腔；27、监测腔；28、霍尔检测元件；29、圆盘；

30、嵌槽；31、磁化块；32、安装槽；33、安装块；34、连接槽；35、连接弹簧；36、连接绳；37、固定

键；38、螺纹槽；39、固定钉；40、解锁槽；41、键槽；42、加热箱；43、冷却箱；44、液泵；45、第一

螺旋管；46、半导体制冷片；47、第二螺旋管；48、加热杆；49、三通接头；50、第一电磁阀；51、

第二电磁阀；52、开关阀；53、第二限定块；54、第二限定槽；55、第一固定件；56、第二固定件；

57、固定螺钉；58、散热箱；59、通槽。

具体实施方式

[0027] 下面将结合本发明实施例中的附图，对本发明实施例中的技术方案进行清楚、完

整地描述，显然，所描述的实施例仅仅是本发明一部分实施例，而不是全部的实施例。

[0028] 请参阅图1至图11，本发明提供一种技术方案：一种综合监测型航空发动机输出功

率稳定度检测仪，包括发动机本体1，发动机本体1的内部设置有输出轴4，发动机本体1的顶

部设置有第一套筒2，发动机本体1的顶部且位于第一套筒2的一侧设置有第二套筒3，第一

套筒2与第二套筒3的底部与顶部均开设有通槽59，输出轴4的顶端均穿过通槽59延伸至第

一套筒2与第二套筒3的上方，第一套筒2内腔的顶部设置有第二转动盘14，第二套筒3内腔

的顶部设置有第一转动盘9，第一转动盘9与第二转动盘14内部且位于输出轴4的两侧均开

设有顶丝槽19，顶丝槽19内部均设置有顶丝本体20，两根顶丝本体20的一端分别延伸至第
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一转动盘9与第二转动盘14的一侧并设置有夹套21，第二转动盘14的底端设置有第一传动

锥齿轮组件15，第一转动盘9的底端设置有第二传动锥齿轮组件16，第一传动锥齿轮组件15

与第二传动锥齿轮组件16构成传动锥齿轮结构，第一套筒2内腔的一侧转动连接有第一转

动轴5，第二套筒3内腔的一侧转动连接有第二转动轴6，第一转动轴5的一端套接有第一锥

齿轮7，第二转动轴6的一端套接有第二锥齿轮8，第一锥齿轮7与第二锥齿轮8均与传动锥齿

轮结构啮合连接，第二套筒3的一侧设置有监测箱25，第一套筒2的一侧设置有固定箱22。

[0029] 其中，第一套筒2内腔的顶部且位于通槽59的外侧开设有第二限位槽12，第二套筒

3内腔的顶部且位于通槽59的外侧开设有第一限位槽10，第一限位槽10内部滑动连接有第

一限位柱11，第一限位柱11的底端与第一转动盘9的顶端固定连接，第二限位槽12内部滑动

连接有第二限位柱13，第二限位柱13的底端与第二转动盘14的顶部相连接，方便对第一传

动锥齿轮组件15与第二传动锥齿轮组件16进行限位，使得输出轴4能够带动第一传动锥齿

轮组件15与第二传动锥齿轮组件16转动，从而使得第一传动锥齿轮组件15与第二传动锥齿

轮组件16带动第二锥齿轮8与第一锥齿轮7转动。

[0030] 其中，第二转动盘14的两侧均设置有第二固定件56，第一转动盘9的两侧均设置有

第一固定件55，第二固定件56内部均螺纹连接有固定螺钉57，固定螺钉57的一端均延伸至

第一固定件55内部并与第一固定件55内部螺纹连接，第一锥齿轮7靠近第二锥齿轮8的一侧

均开设有第二限定槽54，第二限定槽54内部均设置有第二限定块53，第二限定块53的一端

均与第二锥齿轮8的一侧相连接，第二转动盘14靠近第一转动盘9的一侧均开设有第一限定

槽17，第一限定槽17内部均设置有第一限定块18，第一限定块18的一端均与第一转动盘9的

一侧相连接，使得第二锥齿轮8与第一锥齿轮7能够同步进行转动。

[0031] 其中，第一转动轴5的一端延伸至固定箱22内部并设置有导体模块24，固定箱22内

部且位于导体模块24的外侧设置有电磁线圈23，固定箱22的一侧设置有电源模块，第一转

动轴5转动带动导体模块24在电磁线圈23内部转动进行切割磁感线运动，使得导体模块24

的闭合电路中产生的感应电流，将电流输入至电池模块储存，用于对本检测仪进行供电。

[0032] 其中，监测箱25内部开设有监测腔27，监测箱25内部且位于监测腔27的外侧开设

有液腔26，第二转动轴6的一端延伸至监测腔27内部并固定套接有圆盘29，圆盘29的外侧开

设有若干个嵌槽30，嵌槽30内部均放置有磁化块31，圆盘29内部且位于嵌槽30的一侧均开

设有安装槽32，圆盘29内部且位于安装槽32的两侧均开设有连接槽34，连接槽34内腔均滑

动连接有固定键37，安装槽32内部均放置有安装块33，安装块33外侧靠近固定键37的一端

均开设有键槽41，固定键37的一端均延伸至键槽41内部，圆盘29的外侧均开设有解锁槽40，

圆盘29内部且位于解锁槽40与连接槽34之间均开设有螺纹槽38，解锁槽40内部设置有固定

钉39，固定钉39的一端延伸至螺纹槽38内部并与螺纹槽38内部螺纹连接，固定钉39的一端

延伸至连接槽34内部并与固定键37的一侧相抵，连接槽34内腔且位于固定钉39外侧均滑动

连接有连接弹簧35，固定钉39的一侧且位于连接槽34内部均设置有连接绳36，连接绳36的

一端均与固定键37的一侧相连接，监测腔27内腔的顶部设置有霍尔检测元件28，便于对磁

化块31进行更换。

[0033] 其中，监测箱25的一侧设置有冷却箱43，监测箱25的一侧且位于冷却箱43的底部

设置有液泵44，液泵44的一端延伸至液腔26内部，冷却箱43内部设置有第一螺旋管45，液泵

44的另一端延伸至冷却箱43内部并与第一螺旋管45的一端相连接，第一螺旋管45的另一端
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延伸至冷却箱43的外侧并设置有第二电磁阀51，第二电磁阀51的一端设置有三通接头49，

三通接头49的另一端设置有开关阀52，开关阀52的一端延伸至液腔26内部，冷却箱43的一

侧设置有半导体制冷片46，冷却箱43的一侧且位于半导体制冷片46的外侧设置有散热箱

58，散热箱58内腔的一侧设置有风扇，散热箱58的外侧开设有若干个散热孔，风扇对半导体

制冷片46进行散热，方便在监测腔27内部温度较高时，对霍尔检测元件28工作环境温度进

行控制。

[0034] 其中，监测箱25的一侧且位于冷却箱43的上方设置有加热箱42，加热箱42内部设

置有第二螺旋管47，加热箱42内部且位于第二螺旋管47的两侧均设置有加热杆48，第二螺

旋管47的底端延伸至加热箱42的下方并设置有第一电磁阀50，第一电磁阀50的一端与三通

接头49的顶端相连接，第二螺旋管47的顶端延伸至加热箱42的上方并延伸至液腔26内部，

监测腔27内腔的顶部且位于霍尔检测元件28的一侧设置有温度传感器，方便在监测腔27内

部温度较低时，对霍尔检测元件28工作环境温度进行控制。

[0035] 其中，第一套筒2与第二套筒3均通过安装螺钉安装在发动机本体1上，方便对第一

套筒2与第二套筒3进行固定。

[0036] 综上，该综合监测型航空发动机输出功率稳定度检测仪，使用时，操作人员将第一

套筒2放置在输出轴4的一侧，然后将第二套筒3放置在输出轴4的另一侧，通过安装螺钉将

第一套筒2与第二套筒3固定住，此时第一转动盘9一侧的第一限定块18插入至第一限定槽

17内部，第二限定块53插入至第二限定槽54内部，然后操作人员拧动固定螺钉57，使得固定

螺钉57的一端拧入至第一固定件55内部，然后操作人员拧动顶丝本体20，使得顶丝本体20

的一端推动夹套21向输出轴4方向挤压，从而在输出轴4转动的过程中，通过夹套21带动第

一转动盘9与第二转动盘14转动，使得第一限位柱11与第二限位柱13沿着第二限位槽12与

第一限位槽10内腔移动，使得第一传动锥齿轮组件15与第二传动锥齿轮组件16组成的传动

锥齿轮结构带动第一锥齿轮7与第二锥齿轮8转动，使得第二转动轴6与第一转动轴5转动，

第一转动轴5转动带动导体模块24在电磁线圈23内部转动进行切割磁感线运动，使得导体

模块24的闭合电路中产生的感应电流，将电流输入至电池模块储存，用于对本检测仪进行

供电，第二转动轴6转动带动圆盘29转动，使得圆盘29带动磁化块31转动，当磁化块31经过

霍尔检测元件28应端时，霍尔检测元件28感应电路动作，输出感应脉冲，从而计算出输出轴

4的转速，从而计算得到航空发动机的输出功率，检测一段时间内的航空发动机的输出功率

的变化，从而检测航空发动机输出功率稳定度，当温度传感器检测到监测腔27内部的温度

太高时，使得半导体制冷片46与液泵44启动，使得半导体制冷片46对冷却箱43内部的传导

液进行降温，此时液泵44的一端将液腔26内部的液体抽出，然后液泵44的另一端将液体排

入至第一螺旋管45内部，同时第一电磁阀50处于关闭状态，开关阀52与第二电磁阀51处于

打开状态，使得传导液对第一螺旋管45内部的液体降温后，通过三通接头49与开关阀52排

入至液腔26内部，对监测腔27内部进行降温，当温度传感器检测到监测腔27内部的温度太

低时，此时开关阀52与半导体制冷片46关闭，第二电磁阀51与第一电磁阀50打开，加热杆48

启动，液泵44的一端将液腔26内部的液体抽出，然后液泵44的另一端将液体排入至第一螺

旋管45内部，然后进入第二螺旋管47内部，此时加热杆48对加热箱42内部的传导液进行加

热，传导液使得第二螺旋管47的液体升温，然后排入至液腔26内部，当磁化块31出现故障

时，操作人员拧动螺纹槽38，使得螺纹槽38通过连接绳36带动固定键37向连接槽34内部移
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动，使得固定键37的一端移动出键槽41内部，然后便可以将磁化块31取出，然后将新的磁化

块31一侧设置的安装块33插入至安装槽32内部的过程中，安装块33的圆弧端推动固定键37

向连接槽34内部移动，当键槽41移动至与固定键37相对应的位置时，连接弹簧35推动固定

键37的一端插入至键槽41内部，然后操作人员拧动解锁槽40，使得固定钉39的一端抵住固

定键37。

[0037] 以上所述，仅为本发明较佳的具体实施方式，但本发明的保护范围并不局限于此，

任何熟悉本技术领域的技术人员在本发明揭露的技术范围内，根据本发明的技术方案及其

发明构思加以等同替换或改变，都应涵盖在本发明的保护范围之内。
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图3

图4

说　明　书　附　图 3/9 页

12

CN 113551920 A

12



图5

说　明　书　附　图 4/9 页

13

CN 113551920 A

13



图6

说　明　书　附　图 5/9 页

14

CN 113551920 A

14



图7

说　明　书　附　图 6/9 页

15

CN 113551920 A

15



图8

说　明　书　附　图 7/9 页

16

CN 113551920 A

16



图9

图10

说　明　书　附　图 8/9 页

17

CN 113551920 A

17



图11

说　明　书　附　图 9/9 页

18

CN 113551920 A

18


	BIB
	BIB00001

	CLA
	CLA00002
	CLA00003

	DES
	DES00004
	DES00005
	DES00006
	DES00007
	DES00008
	DES00009

	DRA
	DRA00010
	DRA00011
	DRA00012
	DRA00013
	DRA00014
	DRA00015
	DRA00016
	DRA00017
	DRA00018


