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民用飞机后机身结构
静力试验方案设计

A Static Test Method for the
After Fuselage Structure of Civil Aircraft

刘摇 佳 / Liu Jia
(上海飞机设计研究院,上海 201210)

(Shanghai Aircraft Design and Research Institute, Shanghai 201210, China)

摘摇 要:
针对某民用飞机后机身结构特点和受载形式,设计了相应的静力试验方案。 该方案合理模拟了后机身结构

的支持和边界条件,同时对后机身严重载荷情况进行分析处理,实现了飞行载荷和惯性载荷在后机身结构

上的施加,顺利完成了大部段复杂结构的静强度试验。 试验结果表明,后机身结构能够承受极限载荷,其刚

度和强度满足设计要求。
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[Abstract] According to the after fuselage structure of civil aircraft, a static test method was designed. The sup鄄
port and boundary condition were simulated reasonably . The flight and inertia load were applied by analyzing and
redistributing the severe load case. Test results show that the after fuselage structure could bear the limit and ulti鄄
mate load; the after fuselage structure has enough stiffness and strength to satisfy the design requirement.
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0摇 引言

飞机结构静强度试验是通过给试验件施加静

态载荷的方法研究和验证飞机结构在静载荷作用

下的静强度特性[1]。 在飞机设计研制阶段,对于新

结构、新材料和新工艺等都需要通过设计研发试验

加以验证。 在申请型号合格证阶段应按照 CCAR-
25-R4[2]的有关条款进行全尺寸飞机结构静力验证

试验。
飞机结构的静力试验是一项复杂的系统工程,

试验件支持状态的模拟和载荷处理及施加对试验

结果的真实性起到至关重要的作用。 随着航空技

术的发展、试验条件和试验方法的不断进步以及学

者们长期的研究和探索,形成了针对不同飞机结构

的静强度试验方案及其制定要素[3],使得飞机结构

试验的支持模拟更加符合飞机的实际使用状况。
对于试验载荷的演化处理方法和杠杆系统的载荷

配重方法都有研究[4-5]。

针对民用飞机后机身结构特点和受载形式,模
拟其支持条件并对试验载荷进行处理,完成了大部

段复杂结构的静强度试验,并对后机身结构进行了

验证。

1摇 试验件与试验方案设计

某型民用飞机后机身采用常规半硬壳式结构,
主要承受平尾、垂尾载荷和机身惯性载荷,并为平

尾、垂尾及球面框提供支持。 后机身试验件为除去

尾锥整流罩的整个后机身结构,如图 1 所示。
后机身试验件安装于承力墙上进行静力试验,

试验件支持如图 2 所示。 根据圣维南原理并对比不

同长度过渡段对后机身框及壁板的内力分布影响,
最终确定后机身试验件设计有 3 个框段的过渡段用

以模拟中后机身对后机身的支持。
平尾假件分左件、右件和中间段 3 部分。 其中

平尾假件中间段在试验前安装至后机身试验件上,
平尾假件左、右件分别设计有向上和向下的垂向加
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载点用以施加平尾气动和惯性载荷。

图 1摇 后机身试验件

垂尾假件由 2 个侧向带板和 4 根加载横梁组

成。 试验时通过 2 个侧向带板实现垂尾前、后梁侧

向载荷的施加;通过 4 根横梁分左、右两侧向上、向
下实现垂尾滚转矩的施加。 平尾、垂尾载荷采用软

式连接后由作动筒拉向施加。 由于后机身气动和

惯性载荷为非均匀分布载荷,在试验中采用集中载

荷代替,即将分布载荷分解到若干区域,集中载荷

施加在单个区域上,再用杠杆系统和胶布带将其分

级连接,由作动筒拉伸完成加载。
试验件还设计有 4 个扣重点,机身 2 个,平尾 2

个。 其中,机身扣重点 1 扣除试验件前段部分结构

重量和垂尾假件重量。 机身扣重点 2 扣除试验件前

段部分结构重量和后段结构重量。 左、右平尾各设

1 个扣重点,扣除平尾假件的重量。 试验前对加载

杠杆和线缆进行称重,其重量在各加载点分别扣除。

图 2摇 试验件支持

2摇 载荷工况与处理原则

对某型民用飞机全机载荷所有工况进行筛选,
将垂直离散突风,偏航机动、非校验机动和平尾非

对称工况作为后机身试验件的考核工况。 载荷处

理遵循以下原则:
(1)依照载荷等效原则,力求保证考核部位承

受的总载荷和总压心不变;
(2)机身各框惯性载荷与气动载荷合并加载;
(3)各框力矩载荷在试验件上统一施加,偏航

矩用侧向载荷试件,俯仰矩和滚转矩用垂向载荷

施加;
(4)垂尾的滚转矩处理到垂尾的垂向加载点

上,俯仰矩处理到机身的垂向加载点上,偏航矩处

理到机身的侧向加载点上;
(5)平尾的滚转矩处理到左、右平尾的垂向加

载点上,俯仰矩处理到机身的垂向加载点上,偏航

矩处理到机身的侧向加载点上。
(6)对于载荷处理后两框的载荷相差悬殊可在

邻近框位上进一步载荷处理;
(7)对于各载荷情况的累积总力和总力矩量级

相对其他分量较小时,该分量可以省略不加。
以非校验机动工况垂向载荷处理为例,将后机

身气动载荷与惯性载荷叠加,其中 Qy 为机身惯性

荷载,Qz 为机身惯性载荷与气动载荷之和,再叠加

平尾惯性载荷中的俯仰矩 Mx = 200N·m,总载荷如

表 1 所示。 鉴于机身总航向力、滚转矩和偏航矩较

小,省略不加;将隔框 13 和隔框 14 的垂向载荷调整

到机身隔框 1、隔框 10 ~ 隔框 12 处;由于加载设备

位置所限,隔框 1 ~隔框 4 的垂向载荷无法施加,因
此在 4 个隔框之间新增加载点,并调整各框垂向载

荷的压心位置,保证等效载荷施加后的机身总载荷

相同,总压心位置一致。 等效后的载荷见表 2。
表 1摇 非校验机动工况机身试验总载荷
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表 2摇 载荷处理结果

3摇 试验过程与结果

后机身结构静力试验安排有限制载荷和极限

载荷试验,其中限制载荷是飞机服役中预期的最大

载荷,限制载荷试验是新研制飞机首飞和允许飞机

在 80%限制载荷内使用的条件之一。 各考核工况

均逐渐协调加载至限制载荷,每级载荷增量 5% ,加
载到 100% 限制载荷时保持载荷停留时间3s。 各级

载荷下同时进行应变和位移测量,逐级卸载后10min
后再次测量,检查残余变形。

极限载荷是在限制载荷的基础上乘以规定的

安全系数,极限载荷试验是鉴定试验件承受极限载

荷能力的试验。 各考核工况均逐渐协调加载至

120%限制载荷,每级载荷增量 5% ,高载部分每级

载荷增量 1% ,加载到 150% 限制载荷(极限载荷)
时保载 3s。 各级载荷下同时进行应变和位移测量,
逐级卸载后 10min 后再次测量,检查残余变形。

在开展限制载荷和极限载荷试验前需分别进

行 40%载荷的预试,通过若干次预试测量所得的应

变数据和理论分析值进行相关性和重复性分析,待
试验状态稳定后进行相应的载荷试验。 非校验机

动限制载荷试验如图 3 所示,预试测量数据重复性

分析如图 4 所示,部分理论分析值和试验测量值对

比如图 5 所示。

图 3摇 限制载荷试验

图 4摇 测量数据重复性对比

图 5摇 载荷-应变曲线图

4摇 结论

后机身作为机身和平、垂尾的重要支持结构,
其刚度和强度的设计需要依据准确的试验数据。
后机身结构静力试验方案确定了试验件的支持条

件、加载方式和载荷处理原则及方法。 某民用飞机

后机身结构承受限制载荷而无有害的永久变形,并
且能够承受极限载荷而不破坏,证明其满足静强度

的设计要求。 后机身结构静力试验的顺利完成证

明了该方法的合理性和可行性,试验获得的经验和

发现的问题及解决问题的方法可为民用飞机大部

段复杂结构的设计研发试验提供借鉴和参考。
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