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摘要：根据民用飞机发动机吊挂部段静力试验技术需求，研制了一套用于吊挂部段静力试验的试验系统，解决了

吊挂支持模拟、加载边界模拟等关键技术，完成了吊挂应急着陆、航向侧移两种危险工况试验，并结合试验台架

吊挂有限元分析模型对吊挂进行了静强度分析。试验结果表明，试验系统工作稳定可靠，吊挂在应急着陆等工况

下未发生有害塑性变形，其强度、刚度满足设计要求。对比显示：试验最大应力与有限元分析相对误差均小于

８％，验证了分析模型的准确性。试验结果可作为民用飞机发动机吊挂部段强度性能的评定依据，有限元建模方

法可应用于吊挂部段改型设计。
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发动机吊挂部段是发动机短舱与机翼之间的

过渡部段，它是民用飞机重要结构部段之一，具有

传递发动机的推力、吸收发动机振动、隔离发动机

火区的关键作用［１］
。近年，吊挂受到广泛研究：

２００１年，Ｔｈｏｍａｓ等采用数值仿真方法研究了吊挂

气动载荷特点［２］
；２００３年，Ｏｌｉｖｅｉｒａ等采用ＣＦＤ数

值仿真方法分析了ＥＲＪ１４５飞机吊挂温度场引起

的结构应力，并通过试验验证了分析方法的正确

性［３］
；２００３年，Ｋｏ等采用多学科分析方法、ＣＦＤ仿

真方法分析了悬臂梁飞机吊挂，在跨声速条件下受

机翼、梁相互干扰引起的气动载荷特点
［４］
；２００９

年，刘亚奇等综述了国内外大型飞机翼下发动机吊



挂的结构型式及其与机翼的连接方式，分析了吊

挂的结构特点和传力路径［１］
。

结构静强度研究有分析和试验两种方法，它们

相辅相成。试验结果可作为结构强度性能的依据，

同时可为建立精确的分析模型提供数据支持。结构

分析为结构设计的基本环节，分析结果可为试验测

量点布置提供依据。此外，分析结果可作为试验的

补充，直观地呈现吊挂结构的应力分布和结构变形

情况。因此，针对适航中提出的飞机重要结构件必

须进行静力试验的要求，进行吊挂静力试验研究并

建立吊挂分析模型具有重要意义。

 试验件及试验系统

 试验件

试验件为民用飞机传统型吊挂部段研究件，属

盒式梁式结构吊挂［５］
，主要由梁、框和腹板组成，包

括前后安装架、前上梁、后上梁、左右腹板、底梁和

１０个框，如图１所示，各零部件材料见表１。吊挂上

部通过前、后两个接头及剪切销柱与机翼连接。吊

挂下部通过前、后安装架与发动机连接。与机翼连

接接头不受弯矩，前接头提供垂向约束，后接头提

供垂向及侧向约束，剪切销柱提供航向、侧向约束，

３约束构成静定支持结构。

图１ 民用飞机传统型吊挂部段模型

表 试验各零部件材料

结构 材料

前后安装架、１～１０号框、前后接头 ７０５０铝合金

前上梁、后上梁、前底板、后底板 １５５ＰＨ钢

 试验台架

试验件正置安装于试验台架，如图２所示，试验

台架由吊挂支持架、前接头支持、后接头支持及销接

头支持构成。吊挂支持架由２０号槽钢焊接而成，用

螺栓固定于承力墙。各接头支持上端与吊挂支持架

采用螺栓连接，下端作特殊设计，保证试验件连接方

式、约束数目及约束形式与真实结构相同。

图２ 试验台架

受剪切销柱约束，吊挂前后接头不会产生较大

偏转，其耳片基本保持竖直状态。吊挂前接头受沿

耳片拉压力，不提供扭转及弯曲约束。前接头支持

中，在承力片上部加入关节轴承（图３）；上端面与支

持座下端面间留有１ｍｍ间隙；下部与吊挂前接头

耳片间留有２ｍｍ间隙，保证吊挂在前接头处转动

自由。吊挂后接头只提供垂向、侧向位移约束。后

接头支持中，承力片上下加入关节轴承，使承力片

在侧向垂向平面内构成二力杆（图４），在航向可以

做小角度的自由偏转，吊挂后接头不产生航向约

束。

图３ 后接头结构

剪切销提供吊挂的航向、侧向约束，不产生弯

矩约束。销接头支持中，剪切销柱下端安装了关节

轴承，且在销支撑框与吊挂上梁间留有 ７ｍｍ间

隙，保证吊挂可绕销柱自由转动。此外在剪切销柱

与销支撑框接触表面进行渗碳处理，减小相互间摩

擦，保证剪切销柱在销支撑框内可以沿销轴滑动，

如图５所示。

吊挂安装架上安装加载假件，模拟与发动机连
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图４ 后接头结构

图５ 销接头结构

接，如图２所示。假件四周焊接耳片及连接块，上、

下连接横梁，便于连接各方向的加载设备，施加载

荷。

 加载与测量设备

试验采用ＭＴＳ多点协调加载系统加载，该系

统采用ＡｅｒｏＳＴ控制器，配合国产的液压系统，由

国内公司集成出一套完整的，技术指标符合要求的

１６通道航空结构多点协调加载系统。测量系统包

括应变测量和位移测量系统。应变测量系统由应变

片、导线及静态应变仪组成；位移测量系统包括位

移计与静态应变仪（与应变测量系统共用）。设备型

号及精度如表２所示。

表 试验加载及测试设备表

序号 设备名称 规格牌号 精度

１ 载荷传感器 ＭＴＳ６６１２０Ｆ燉ＬＣＤ１００ＫＴＴ０５％

２ 位移传感器 ＹＨＤ５０燉ＹＨＤ１００ ０５％

３ 应变片 ＢＥ１２０３ＡＡ燉ＢＥ１２０３ＣＢ １‰

４ 静态应变仪 ＤＨ３８１６ ±２με

在试验件安装架、框、腹板、梁等零部件典型部

位布置应变片，贴片位置的选取遵从易操作、应力

大、应力梯度小的原则，共计粘贴９３个应变花、４８

个单片。在前、后安装前沿中点布置位移测量点，测

量安装架航向、垂向及侧向位移。前安装架应变、位

移测量现场如图６所示。

图６ 前安装架应变、位移测量

 吊挂部段试验

 试验工况及工况载荷

吊挂部段的载荷主要来自发动机推力及发动

机惯性力，其危险工况出现在飞机飞行状态改变瞬

间，如飞机应急着陆、侧移等动作，典型的吊挂危险

工况如表３所示，其中牕牨，牕牪，牕牫分别表示航向、垂

向、侧向过载。

表 吊挂部段试验工况

工况 状态 牕牨 牕牪 牕牫 推力爴减缩系数

０１ 应急着陆 ９ ０ ０６１

０２ 侧移 １５ ４２ ０ ０６２

注：（１）动力装置质量为２３８０ｋｇ；（２）由于试验件与真机材

料不同，通过减缩系数将状态载荷折算成试验载荷。

将表３中发动机载荷，折算到发动机前后安装

节，即吊挂前后安装架下表面中心点，得到表４所

示载荷。

表 吊挂部段试验施加载荷

工况

前安装架加载点载荷 后安装架加载点载荷

爡牨燉

ｋＮ

爡牪燉

ｋＮ

爡牫燉

ｋＮ

爩牨燉

（ｋＮ·ｍｍ）

爩牫燉

（ｋＮ·ｍｍ）

爡牨燉

ｋＮ

爡牪燉

ｋＮ

爡牫燉

ｋＮ

爩牨燉

（ｋＮ·ｍｍ）

爩牫燉

（ｋＮ·ｍｍ）

０１ －１２８ ２１１ ０ ９０８ －７３３０ ０ －２１１ ０ －５７５ ４３７

０２ １１３ －１８７ －８２４ －８０４ ６４９０ ０ １８７ ０ ５０９ －３８７

 试验过程及结果

对表３中两种试验工况进行试验，试验按照先

预试消除结构间隙，再正式试验的程序进行。正式

试验时，将试验载荷分为３０级，前１５级以５级为加
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载间隔，后１５级逐级加载。对应每一步加载进行应

变、位移测量。试验过程中，吊挂没有产生破坏现

象。试验结束后检查，吊挂结构未产生裂纹及有害

塑性变形，表明吊挂结构能承受表３所列的两种危

险工况。试验获得２种工况所有应变测量点的应变

数据和前后安装架前沿中点三方向位移数据。试验

数据表明工况０１较工况０２更为严重，最大应变值

达到２０３９με，但最大微应变处应变载荷曲线（图７，

图８）线性度很好，表明该处结构仍处于线弹性变形

阶段。表５列出了所测的最大应变值及所在部位。

表６列出了两工况前、后测量点主位移方向的

位移值，结果显示侧向工况（０２）较航向工况（０１）产

图７ 工况０１铝结构最大应变载荷变化曲线

图８ 工况０１钢结构最大应变载荷变化曲线

表 两工况测得的最大应变

材料 工况
最大应变燉

με
应变方向 所在部位

７０５０

１５５ＰＨ

０１ ２０３９
沿前安装架

缘条

前安装架下缘条

中部内侧

０２ －１８３８ 垂向 前安装架前沿

０１ －７６３ 航向 后上梁前端下铣框

０２ ７２４
偏航向４５°
方向

后上梁

尾部下铣框

生更大的位移。结合表４中的工况载荷分析得出：

吊挂航向刚度较侧向刚度大。该结果与吊挂的长方

形盒式结构刚度特点一致。

表 各工况位移数据

工况
前测量点 后测量点

最大位移燉ｍｍ 方向 最大位移燉ｍｍ 方向

０１ ２３２ 垂向 －４４ 航向

０２ －５３４ 侧向 －１７４ 侧向

 有限元分析

建立、分析吊挂有限元分析模型，一方面可以

获得吊挂的应力、应变分布情况，以及吊挂整体变

形情况；另一方面可将有限元模型用作吊挂进一步

分析（如动强度分析、疲劳强度分析）。鉴于试验数

据是在吊挂置于试验台架上测得，本文将试验台架

与吊挂整体进行有限元分析，直接提取分析结果与

试验测得值进行对比，验证模型的准确性。

 有限元建模

本文采用商用软件ＭＳＣ．Ｐａｔｒａｎ建立试验台

架吊挂有限元模型，所建模型如图９所示。建模时

忽略不影响应力分析的结构细节（如螺栓孔、倒

角），在原几何模型基础上提取中面进行面网格划

分，所有面网格采用四边形４节点壳单元，单元数

量共计１０３７７０个。零部件之间的螺栓、铆钉连接采

用多点约束（ＭｕｌｔｉＰｏｉｎｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ，ＭＰＣ）模拟。

鉴于支持接头的重要性及其中零件的复杂性对其

进行了特殊的处理。根据前接头支持的承力特点，

去掉了关节轴承、支座耳片，直接将承力片与支座

底板连接，如图１０所示。将吊挂前接头耳片简化为

杆单元，使其只承受拉、压载荷。去掉承力片轴承

孔、下端销孔及支座底板螺栓孔，应用ＭＰＣ连接承

力片与吊挂前接头耳片。此外，通过改变承力片上

部分单元厚度，将支座耳片的承载面积叠加上。

图９ 试验台架吊挂有限元模型
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图１０ 前接头支持有限元模型

吊挂后接头建模时，上、下耳片间采用ＭＰＣ模拟两

耳片间的接触关系。上、下螺栓孔处建立梁单元模

拟螺栓连接，同时通过ＭＰＣ的节点自由度耦合关

系模拟上螺栓处的关节轴承连接，如图１１所示。

图１１ 后接头支持有限元模型

去掉关节轴承等销轴下端的零件，只保留销支

撑框及销轴进行销接头支持有限元建模。销支撑框

下端突台是为了增加销轴与支持框的接触面积，在

原有钢板下表面焊接了另一块钢板。突台处建模

时，取突台上板的上表面及突台下板的下表面进行

网格划分，在两板的边沿采用ＭＰＣ模拟焊接关系。

采用梁单元模拟剪切销柱，其下端为关节轴承球心

位置，该位置受轴承轴向尺寸限制，不在上梁中性

面（面单元所在面）内，如图１２所示。

图１２ 销接头支持有限元模型

在前、后安装架下面布置假件板，模拟加载假

件。假件板与前安装架间相应位置采用ＭＰＣ模拟

销连接及螺栓连接。同时，在假件板四周布置ＭＰＣ

用以施加试验载荷，图１３所示为工况０１载荷施加

情况，载荷单位为Ｎ，此外在前安装架前沿建立一

梁单元，用以测量梁端点处位移使用。

图１３ 加载模拟

 分析工况及分析结果

采用Ｎａｓｔｒａｎ软件对试验台架吊挂有限元模

型进行静强度分析［６］
，分析工况选择表３中两试验

工况，分析结果如图１４～１７所示。工况０１为航向载

荷工况，变形主要在航向垂向平面，吊挂盒段略有

俯仰变形，变形最大区域发生前安装架。前安装架

下梁向内弯曲变形，有利于发动机安装面保持水

平，保护发动机安装节。铝制零件中，前安装架应力

较大，分布在１００ＭＰａ与３００ＭＰａ之间；钢制零件

中后上梁前端下铣框处应力较其他部位大。工况０２

为侧向载荷工况，吊挂结构有侧向及滚转变形，前

安装架前沿侧向位移达到４８９ｍｍ。该工况前安装

架较其他铝制零件应力较大；钢制零件中后上梁应

力最大，其下铣区出现大应力区，其上某些铆钉出

现应力集中。

图１４ 工况０１垂向位移分布及结构变形
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图１５ 工况０１吊挂ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力分布

图１６ 工况０２侧向位移分布及结构变形

图１７ 工况０２吊挂ＶｏｎＭｉｓｅｓ应力分布

 试验与分析结果对比

为了验证有限元模型的准确性，从有限元分析

结果中提取试验应变最大值部位的应力，试验与分

析应力对比如表７所示。由表７可知：对于同一部

位，有限元计算所得应力值小于试验测得应力值，

且两者偏差较小，在误差允许范围内。有限元模型

中采用了壳单元模拟吊挂结构，故模拟结构刚度偏

弱、应力偏小。表明本文所用的建模方法正确，所建

立的吊挂有限元模型合理，可为吊挂的进一步分析

及类似结构的有限元建模提供参考。

表 试验与分析应力对比

工况 部位
试验值燉

ＭＰａ

分析值燉

ＭＰａ

分析误差

绝对值燉％

前安装

架缘条 １４４７ １４１２ ２４

０１ 后上梁

前部 －１６０２ －１５０１ ６３

前安装

架前沿 －１３０５ －１２１ ７３

０２ 后上梁

尾部 １５２ １４５ ４６

 结束语

提出一套专用于民用飞机发动机吊挂部段静

力试验的试验方案，完成了某吊挂结构静强度试

验，在应急着陆等危险工况下吊挂结构无有害塑性

变形。研究了吊挂结构有限元建模分析方法，试验

结果与分析结果对比显示，试验最大应力与有限元

分析相对误差均小于８％，表明分析方法和建立的

有限元模型合理。
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