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前言：

飞机发动机作为重要的支撑和连接装置，不仅能有

效地将发动机的动力传递给飞机，而且还能承受发动机

的负荷。飞行过程中产生的角和侧惯性力是高温影响区

和全飞机集中的应力区，因结构强度导致的事故时有发

生。发动机吊挂和机翼连接器主要用于传输动力装置的

负荷，这是飞机的一个重要传输元件。从飞机安全的角

度来看，在发动机和机翼连接处对飞机进行分析和测试

尤为重要。

一、试验件及试验工况

1. 试验件及支持

根据现有连接方法，自由结构可以分为抗拉筋结构、

箱梁结构和超静态结构。其中箱形梁结构的前接头位于

翼缘前梁上，后接头位于翼缘前梁和翼缘后梁之间的下

部翼缘皮肤上。吊挂箱部分有一个可在吊挂架上均匀分

配发动机负荷的隔板。本文的试验项目吊挂在箱形梁结

构上。发动机顶部通过前后连接器和剪切销连接到机翼。

发动机底部通过前后安装支架连接到发动机上。连接至

机翼的接头没有弯矩，前接头提供垂直约束，后接头提

供垂直约束和侧约束，剪切销提供方向和侧方向约束，

三个约束构成静态支撑结构。安装支架上有定位销孔和

螺栓孔，安装销和螺栓分别连接到发动机上。

2. 试验载荷

吊挂部分的载荷主要来自发动机的推力和惯性，当

飞行状态发生变化时，如飞机紧急降落、横向运动等，

就会出现其危险的运行状态。典型的悬浮危险条件见表

1。将表 1 中的发动机载荷转换为发动机前后装配接头，

即吊挂在前、后装配支架的底面中心，以获得表 2 中所

示的载荷。

3. 试验系统设计指标

测试系统包括试验台、充电系统和测量系统。由于

试验是在试验平台上静态安装的，因此试验平台必须有

足够的强度来承受试验。与此同时，试验台需要足够的

刚度，以避免试验台的过度变形以及加载和支撑误差。

此外，负载和测试测量系统必须达到足够的精度。测试

系统的具体规格见表 3。

二、吊挂的有限元建模

航空发动机吊挂材料大多为铝合金或钢，有三种常
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见结构：箱形梁结构、抗拉杆结构和超静态结构。本文采

用箱形梁结构将飞机发动机连接器连接到飞机机翼。剪切

销孔与机翼上的剪切销相对应。下部安装支架的前后安装

支架分别连接到航空发动机的前后安装支架，箱形梁上的

分离支架将负载均匀分布到吊挂支架上。建立机械模型之

前，必须简化悬置模型，以确保分析的准确性和效率。

三、试验方案

1. 试验台架

试验元件安装在试验台架上，由吊挂架、前连接架、

后连接架和销连接架组成。每个连接支架的顶部通过螺

栓连接到吊挂支架，底部专门设计为确保连接模式、约

束数和试样形状与实际结构相同。在剪切销约束下，吊

挂的前后连接没有很大的灵活性，并且它们的凸柱通常

保持垂直。自由前接头支持沿凸柱的应力和压力，而不

受扭转或弯曲约束。增加支撑零件顶部的关节轴承，在

支撑的顶面和底面之间留有 lmm 间隙，在提升前在底部

面和关节悬吊耳之间留有 2mm 间隙，以确保关节在提升

前自由旋转。

2. 试验加载

（1）力施加方案。吊挂点载荷是由重量、机械螺

旋载荷和液压致动器直接加载的集中载荷。为了准确

地施加载荷，小于 5000N 的小载荷采用重型载荷，大于

5000N 的载荷采用液压执行机构载荷。

（2）力矩施加方案。套用扭矩的方式有两种：偏移

力和力对。力偏移方法是在特定方向上从测试所需的载

荷点偏移测试力，从而在测试所需的载荷点周围创建一

对扭矩。您可以通过控制偏移方向和距离来获得测试所

需的转矩。在此经验中，挠曲力优先于扭矩的套用，当

挠曲力不可行或所需偏移较大时，会发生扭矩的套用。

3. 加载与测量设备

在试验中采用了 MTS 多点协调充电系统。测量系统

包括变形测量系统和位移测量系统。应变测量系统由应

变计、导体和静态应变计组成。位移测量系统包括位移

计数器和静态应变计数器。位移测量点位于前后安装面

的中间，用于测量安装支架的垂直、垂直和横向位移。

四、试验结果

在表 3 中测试三个测试条件。试验是根据预先测试

程序进行的，目的是在进行正式测试之前消除结构性差

异。在正式测试中，测试负荷分为 30 个级别，加载区域

的前 15 个级别加载为 5 个级别，最后 15 个级别加载为增

量。试验过程中，试验系统运行正常，试验台、吊挂和

装载假零件不会造成损坏，试验台上前配件的最大垂直

位移不得超过 lmm。试验结果表明，案例 01 比其他两例

严重，在这种情况下，变形载荷曲线与最大变形的线性

关系非常好，这意味着结构仍处于线性弹性变形阶段。

在运行条件 01、02 下，吊挂支架承受着很大的牵引杆头

部力，主要由剪力销连接，因此后上部梁在销子附近有

较大变形，因此试验测量的最大变形出现在上部梁前方。

通过将吊挂尺寸相结合来计算偏差角度，03 工作状态引

起的电机偏差角度最大，达到 1.51°。

五、结束语

总之，试验成功表明试验方案合理，试验台站可靠。

在试验过程中，结构中不存在危险的塑性变形，这意味

着悬浮体具有足够的强度，能够承受紧急着陆等极端工

作条件。这些试验的结果可作为评估飞机发动机吊挂部

分的强度和刚度或建立有限元模型的基础。
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