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多接头大载荷机翼载荷处理方法
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(中国飞机强度研究所 全尺寸飞机结构静力/疲劳航空科技重点实验室,西安暋710065)

摘暋要:缺少右外翼部分的试验件对接接头多且复杂,试验考核载荷较大,给机翼载荷的施加带来较大困难。

对三组接头设计独立的加载夹具,前中接头通过延伸加载力线间距的方式降低实际加载点载荷,依据上下接头

处载荷方向相反的特点,设计不同的加载接头连接形式;通过坐标转换将后接头载荷进行调整,并进行现场试

验验证。结果表明:该方法能够保证传递至接头上的载荷准确,避免各接头之间的刚度匹配问题,且方便安装,

满足试验要求;采用局部约束装置,有效避免了接头处有害损伤的产生,对接头起到实时保护作用。
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Abstract:Fortestpiecelackingtherightouterwingportion,themanyandcomplicatedbuttjoints,andthe

largetestload,willbringgreatdifficultytotheapplicationofthewingload.Thereforetheindependentloading
clampisdesignedforthethreesetsofjoints.Theactualloadofthefrontandmiddlejointisreducedbyexten灢
dingloadingforcelinespacing.Accordingtotheoppositeloadingpositionoftheupperandlowerjoints,differ灢
entloadingjointconnectionformsaredesignedtoensurethedeformationfreedomoftheactualbuttjointofthe

aircraft.Therearjointloadisadjustedbycoordinateconversion,andthetestsiteisconvenientlyimplemented.

Themethodcanensuretotransmittheaccurateloadtothejoint,avoidtherigiditymatchingproblembetween

thejoints,andisconvenienttoinstallandmeetthetestrequirements.Theuseoflocalrestraintdeviceeffective灢
lyavoidsthegenerationofharmfuldamageatthejointandprotectsthejointinrealtime.
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0暋引暋言

飞机结构强度试验其目的是通过实验室的方

法来模拟飞机在使用过程中的真实受载情况,以获

取试验件结构受载后的真实状态,为飞机设计改进

提供依据。因此,试验过程中的载荷必须能够真实

模拟飞机使用过程中的受载,以达到试验件考核的

目的。
全尺寸飞机结构强度试验中,其试验对象有时

不一定是整个飞机,对于一些非主要考核部件,在



试验件生产过程中可不予生产,而是采用夹具进行

替代。夹具既要尽可能模拟真实试验件的传载状

态,又要便于其对接部位的载荷施加,且安装工艺、
强度、刚度等均必须符合相关要求[1灢2]。

本文所研究的试验件缺少右外翼部分,该试验

件外翼与中央翼对接接头共三组六个接头,各接头

之间空间有限且载荷较大。在以往类似结构的试

验中,由于接头处载荷相对较小,一般吨位的作动

筒即可满足要求;且在单独考核该试验件接头强度

的部件静力试验中,由于加载空间充足,三组接头

同样通过作动筒直接进行施加。薛彩军等[3]在发

动机吊挂静力试验的研究中,通过施加力矩的方法

使得实际加载点远离试验件,且有利于加载假件的

空间设计;戴训洋等[4]在研究大吨位载荷施加时,
设计并优化了应用于大吨位加载的杠杆装置,解决

了大吨位载荷施加困难的问题。上述文献均采用

杠杆延长加载力臂的方式来解决载荷的施加问题,
然而两者均为单点拉向载荷,未考虑刚度匹配的

问题。
本文研究对象接头较多,且考核载荷大,因此

需要考虑各个接头之间的载荷分配,需分别针对不

同区域的接头进行单独分析和处理。对三组接头

设计独立的加载夹具,前中接头、后接头分别采用

不同的处理方式,并进行现场试验验证。

1暋问题介绍

试验件外翼与中央翼对接区接头示意图如图

1所示。根据试验要求,前上接头侧向载荷最大约

为压载 70t,前下接头侧向载荷最大约为拉载

62t,中上接头侧向载荷最大约为压载186t,中下

接头侧向载荷最大约为拉载187t。若采用加载作

动筒直接施加,前接头需要100t级作动筒,中接

头需要200t级作动筒,且作动筒尺寸均较大,但
接头之间的加载空间有限。基于以上原因,在接头

上直接进行载荷施加基本无法实现。如果采用机

翼盒段形式加载夹具,由于其接头数量较多,且安

装配合工艺要求较高,加载夹具与试验件对接相当

困难,且无法按要求实现各接头之间的刚度匹配。
由于该试验件对接接头均为上下两个,且试验过程

中应尽量真实模拟两接头之间的刚度匹配,相对于

以往研究的简单大吨位单接头加载,不仅要考虑加

载的问题,还要考虑安装、刚度匹配等方面的问题。

图1暋试验件对接区接头示意图

Fig.1暋Schematicdiagramoftestpiecedockingareajoint

右外翼与中央翼对接区需要承担多项功能:
(1)对接区连接接头载荷的施加;
(2)整个试验全机载荷的平衡;
(3)考核右起落架时的试验支持。
因此,本文所研究的载荷处理方法主要需要实

现连接区边界条件的模拟,将原有的小空间区域大

吨位载荷通过力转移以及施加力矩的形式进行等

效转化。所设计的夹具必须能够满足上述试验相

关要求,且能够在有限空间条件下方便载荷施加及

现场实施[5灢6]。

2暋前中接头处理

基于上述问题以及相关要求,考虑到各接头之

间刚度匹配等问题,对前中接头分别设计独立的加

载夹具,在沿垂直机翼方向(即垂向)延伸加载间

距,依据杠杆原理减小试验加载载荷,同时避免接

头连接间刚度匹配的问题,方便对接安装,确保加

载夹具与中央翼的连接螺栓正确承载,使中央翼与

加载夹具之间传载尽可能合理。其载荷处理方式

如图2所示。

图2暋前中接头载荷处理方式

Fig.2暋Frontandmiddlejointloadhanding
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图2中F1 和F2 分别为上下接头承受载荷,

P1 和P2 分别为处理到加载点后实际施加载荷。

结合设计后夹具相关尺寸,可计算出加载点作动筒

实际施加载荷(均以图示向右为正):

P1=-F1(b+c)+F2c
a+b+c

(1)

P2=-F1a+F2(a+b)
a+b+c

(2)

考虑到接头处载荷较大,且与机翼对接接头装

配精度较高,故将前中加载夹具均设计为两部分,

即杠杆和加载接头。杠杆设计为梭型结构,采用普

通碳钢焊接而成;加载接头采用合金结构钢,通过

机加以及热处理等工艺,使之满足强度要求。同时

由于上下接头不仅存在侧向载荷,还存在垂向载

荷,加载过程中上下接头会在垂向发生相对变形。

为使夹具不限制其变形,且考虑到侧向加载点载荷

方向(上接头为压载,下接头为拉载),上加载接头

与杠杆采用群孔螺栓连接,下加载接头采用单孔螺

栓连接。考虑到螺栓的承载形式,设计螺栓均为双

剪承载,夹具与对接接头连接形式如图3所示[7灢8]。

图3暋夹具与对接接头连接形式

Fig.3暋Fixtureandbuttjointconnectionform

3暋后接头处理

试验任务书给出的后接头载荷为此接头局部

直角坐标系下的载荷,以连接螺栓为轴,载荷主要

分为轴向载荷和径向载荷(先将两个径向载荷进行

合成),考虑到加载的可实施性,以及机翼发生变形

对加载的影响,将原始载荷通过坐标转换(如图4
所示)向新坐标系进行处理:轴向载荷直接施加(即
沿Oz曚方向),径向载荷向Ox曚(位于全局坐标系

xOz平面内)和Oy曚(位于全局坐标系yOz平面内)

坐标下分解,将载荷分解为偏航向载荷和偏侧向

载荷[9]。

图4暋坐标转换原理图

Fig.4暋Schematicdiagramofcoordinateconversion

依据处理后载荷和加载方向设计专用夹具,如

图5所示。该分解方法能够使加载作动筒分别位

于全局坐标系xOz和yOz 平面内,方便加载设备

的安装,且极大地节省了加载框架内部空间。

图5暋后接头夹具结构图

Fig.5暋Rearjointfixturestructure

4暋局部约束

根据试验要求,前中接头不应存在航向载荷,

而在试验加载过程中,由于机翼发生航向变形,而
加载作动筒底部安装位置不动,加载力线与夹具加

载点在航向上存在一定夹角,其侧向载荷和垂向载

荷均会通过夹具在前中接头上产生航向载荷分量,

其变形示意图如图6所示[10灢11]。
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图6暋机翼变形前后加载点变化示意图

Fig.6暋Schematicdiagramofloadingpoint

changebeforeandafterwingdeformation

由于前中接头本身载荷较大,其产生的分量极

有可能对自身造成不可预估的损伤,考虑采用一种

局部约束装置,将加载夹具在接头上产生的航向载

荷分量通过约束装置传至中央翼,以保证接头的安

全。约束装置原理图如图7所示。

图7暋局部约束装置原理图

Fig.7暋Schematicdiagramoflocalconstraineddevice

约束装置的设置应只限制航向载荷,而不应影

响其他两个方向的载荷。整个约束装置通过卡板

安装于中央翼上,利用卡板上安装的限制杆对夹具

航向变形进行限制,使其与接头之间不发生相对位

移,继而将接头上的航向载荷通过约束装置转移至

中央翼。限制杆端采用调节螺杆加牛眼轮,通过螺

杆调节牛眼轮与夹具之间的间隙。牛眼轮与夹具

之间为滚动摩擦,可忽略限制面内产生的摩擦力,

达到仅对航向相对变形限制的目的。约束装置结

构以及安装简图如图8所示。

(a)主视图

(b)俯视图

图8暋约束装置结构图以及安装简图

Fig.8暋Structuredrawingandinstallation

diagramofrestraintdevice

5暋试验应用

将上述加载方法应用于飞机结构强度试验,试
验现场如图9所示,试验效果良好。对称工况中试

验件左右机翼某对称考核点应变曲线如图10所

示,位移曲线如图11所示。

图9暋试验现场照片

Fig.9暋Testsitephoto
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图10暋应变曲线对比

Fig.10暋Straincurvecomparison

图11暋位移曲线对比

Fig.11暋Displacementcurvecomparison

从图10~图11可以看出:对称工况左右机翼

应变和位移变化趋势相同,最大应变误差不超过

3%,最大变形误差不超过5%,均在误差允许范围

内,右侧夹具与左侧真件传载效果基本相同,表明

该方法完全能够满足试验要求。

6暋结暋论

(1)试验中采用杠杆原理对实际加载载荷进

行等效转换,有效降低了前中接头实际加载点加载

载荷,通过设置不同的铰接形式,避免了由于夹具

限制而造成的加载误差,且接头载荷施加较为准

确。依靠坐标转换将后接头载荷进行调整,使其力

线均处于飞机直角坐标系所形成的平面内,便于现

场实施。
(2)通过采用局部约束装置,对接头进行了有

效保护,避免了由于试验件变形而造成的试验件损

伤,且对试验结果不造成影响,实际试验过程中接

头均未出现有害损伤。
(3)整个夹具安装方便,对现场施工要求较

低,降低了安装难度,也对保证试验进度起到了一

定积极效果。
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