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全尺寸飞机结构静强度试验是按

预定方案向飞机结构施加设定的静态

载荷，然后测量在此确定载荷下的结

构强度反应，进而确定其结构静强度

特性。尽管计算机技术和结构分析技

术都已经取得了长足的发展，但由于

飞机结构、材料以及加工工艺等的复

飞机结构静强度试验支持方案的确定

摘　要:飞机结构试验是一个复杂的系统工程。飞机的支持方案是贯穿于整个试验过程的重要环节，它规定了

试验件的支持状态，决定了试验结果的质量。本文通过对型号试验支持方案的进展历程和目前的发展动向的介

绍，阐述了飞机结构试验支持方案制订的过程和考虑要素。
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杂性，全尺寸飞机结构静强度试验仍

然是研究、验证与鉴定飞机结构在静

载荷作用下其静强度特性的一种可靠

和有效的方法，是飞机设计、制造生

产和设计定型所必需和无法替代的重

要环节之一。

总体而言，全尺寸飞机结构静强

度试验的目的是鉴定飞机结构的设计

静强度，并为验证强度和刚度的计算

方法及结构设计、制造工艺的合理性

提供必要的数据和资料[1]。

为了实现全尺寸飞机结构静强度

试验的目的，必须重视验证试验的总

体设计和规划，对试验的项目、内容
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式（8）中 ，总气动力系数中右端第1项

表示静态气动力数据项，包含舵偏为零

的静态项和舵面偏转引起的静态增量

项，第2项为旋转运动引起的气动力项，

第3至5项为强迫角振荡运动引起的气

动力项，最后两项由平移振荡运动引

起。

5  结束语
飞机大迎角气动力非线性特性研

究涉及的内容甚多。本文只是在大迎

角非线性气动力建模方面做了一些有

益的探讨，要想进一步解决大

迎角气动力非线性特性问题，

还需综合利用数学、力学、计算

机、试验等多种手段，在运动机

理、数学模型、数值仿真等方面
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及顺序都要进行周密的设计和安排，

这必然涉及试验支持方案的确定。可

以说，合理的飞机结构试验支持是试

验安全、顺利进行的根本保障，是试

验设计过程的重要环节[2]。

1 全机试验支持的发展背景
飞机地面强度试验是在地面环境

下模拟飞机在使用过程中可能遇到的

受力状况，从而对其进行强度验证和

校核。不同机型、机种的使用要求是

不一样的，随着航空技术的发展和飞

机设计思想的演变，现代飞机的高机

动、高性能、高可靠性和全天候等要

求使得飞机的使用状况越来越复杂；

结构计算技术的提升使得对结构材料

的使用越来越趋于精确，相应的其安

全裕度则越来越小，有些飞机为了提

升机动性能甚至不惜牺牲部分安全裕

度。这些都指出了飞机结构试验技术

面临的挑战和发展方向。

飞机结构试验的支持经历了一个

逐步发展的过程。早期试验主要关注

的是飞机的主体结构强度，各试验情

况的加载点较少，全机试验支持一般

采用地面支持和机翼固定夹具支持，

这两种支持都属于静不定支持。采用

机翼固定夹具支持时，往往设计有

模拟机翼对接部位强度和刚度的过渡

段，其优点是，空中情况试验时起落

架处于收起状态，能够真实反映飞机

飞行的受力情况；其缺点是，全机试

验时无法同时考核机翼结构，机翼结

构作为部件试验需要单独进行试验。

为了能同时考核机身结构和机

翼结构的强度，尤其是为了验证机身

与机翼的连接结构的强度，发展了起

落架支持方案。最初的起落架支持

类似于地面固定支持，只是为了实

现加载，通过立柱将飞机固定支持在

适当的高度。实际上，这种支持是通

过假轮着地点来施加轮轴压向载荷，

其缺陷在于：由于空中情况载荷量级

较大，在全机试验和起落架试验时，

当支持点作为加载点或作为约束点所

受的支反力较大时，限制了假轮的变

形，同时还存在失稳的问题。

试验支持发展的第三个阶段是利

用杠杆导向作用。选取假轮上端加载

接头作为约束点，杠杆与假轮之间通

过连接件连接，放松了由于支持对于

起落架变形的限制，并消除了失稳问

题。这样的支持方式一直沿用至今，

只是在约束形式上进行了几次改进，

由最初的悬浮加配重支持形式过渡到

悬浮差动约束形式。

随着航空技术的发展以及试验技

术和试验方法的提升，试验支持方案也

会不断得到改进，使飞机结构试验的支

持状态更符合飞机的实际使用状态。

2 试验支持在结构试验中的地位
试验件支持是进行静力试验的基

础和前提条件，在进行试验设计时，首

先确定的就是支持方案。可以说，飞机

的支持方案是贯穿于整个试验过程始终

的重要环节，它规定了试验件的支持状

态，决定了试验结果的质量。

2.1 静强度试验的基本构成

全尺寸飞机结构试验通常由试

验件（包括假件）、支持夹具、加载

设备、控制设备、测量设备和专用设

备等部分构成。试验加载设备包括传

力设备和加载作动筒，作动筒一端与

传力设备连接，另一端与试验夹具连

接，通过控制系统控制实施加载。

2.2 试验情况分类

全机结构静力试验按规模和试验

情况类别，通常分为在整体飞机结构

上进行的部件试验、地面情况试验和

空中情况试验三大类。根据试验验证

的目的，分为首飞前试验情况和首飞

后试验情况。对于一些部件试验，首

飞前后的试验项目可能会略有调整，

相应地，首飞前后的试验情况及试验

顺序也会有所不同。

2.3 试验支持的重要性

飞机结构试验是一个复杂的系统

工程。一般来说，一架全尺寸飞机的

结构试验，通常包含多个部件情况试

验、地面情况试验和空中情况试验，

总的情况试验数量往往多达几十甚至

上百个。根据试验任务书的要求和试

验技术能力，针对每个情况的考核目

的，合理安排试验顺序，制定合理有

效的试验方案，对于保证试验件安

全、试验结果的有效性和缩短试验周

期都有重要的意义。

3 试验支持方式的确定
试验件支持状态是试验实施大纲

的重要内容之一。试验实施大纲由试

验承担方依据试验大纲、试验任务书

和标准[1,3]的要求制定，并经试验委托

方认可。

由于飞机在设计中已经考虑了飞

机的质量，给出的试验载荷中包含了

飞机自身结构重量。为了实施结构试

验，需要保证飞机具备一定的支持状

态，并在此支持状态下，设置相应的

约束点，以保持飞机的试验状态。试

验的支持不仅确定了飞机结构在各试

验情况下的试验状态，而且在试验准

备期间用于飞机的正常支持(或悬挂)。

设计全机试验支持方案的一般原

则是：

1）试验件的支持状态应尽可能符

合飞机的真实受载状态，从而使被考

核的部位能够得到真实的考核，确保

不影响考核部位的应力分布，并确保
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态，决定了试验结果的质量。
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验件（包括假件）、支持夹具、加载

设备、控制设备、测量设备和专用设

备等部分构成。试验加载设备包括传

力设备和加载作动筒，作动筒一端与

传力设备连接，另一端与试验夹具连

接，通过控制系统控制实施加载。

2.2 试验情况分类

全机结构静力试验按规模和试验
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相应地，首飞前后的试验情况及试验
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工程。一般来说，一架全尺寸飞机的

结构试验，通常包含多个部件情况试

验、地面情况试验和空中情况试验，

总的情况试验数量往往多达几十甚至

上百个。根据试验任务书的要求和试

验技术能力，针对每个情况的考核目

的，合理安排试验顺序，制定合理有

效的试验方案，对于保证试验件安

全、试验结果的有效性和缩短试验周
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试验件支持状态是试验实施大纲

的重要内容之一。试验实施大纲由试

验承担方依据试验大纲、试验任务书

和标准[1,3]的要求制定，并经试验委托

方认可。

由于飞机在设计中已经考虑了飞

机的质量，给出的试验载荷中包含了

飞机自身结构重量。为了实施结构试

验，需要保证飞机具备一定的支持状

态，并在此支持状态下，设置相应的

约束点，以保持飞机的试验状态。试

验的支持不仅确定了飞机结构在各试

验情况下的试验状态，而且在试验准

备期间用于飞机的正常支持(或悬挂)。

设计全机试验支持方案的一般原

则是：

1）试验件的支持状态应尽可能符

合飞机的真实受载状态，从而使被考

核的部位能够得到真实的考核，确保

不影响考核部位的应力分布，并确保
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试验安全可靠，容易实施。

2） 夹具支持时应尽量模拟试验件

的边界条件，必要时应设置过渡段[1]，

以避免支持区域或考核部位应力分布

的失真。

3） 全机悬空支持时，约束点(含

被动点)应设置在非重点考核部位，尽

可能少地影响考核部位的内力分布，

且选用静定支持，以便通过约束点载

荷误差监控评估试验载荷施加的误

差；当考核部位载荷较小时，可采用

固定支持，不监控约束点载荷。

4） 飞机支持设计不仅要考虑正

常试验过程约束点的载荷，也应考虑

非试验期间和试验件破坏瞬间的意外

载荷，防止试验件滚转、俯仰。

5） 全机悬空支持的支持夹具应

能方便地进行试验件姿态调整和更换

传感器。

6） 全机悬空支持约束点应尽量

远离试验主要考核部位，并尽量选在

刚度较大的部位；约束点不能限制试

验件变形，以免使非考核部位出现过

度变形和局部破坏。

试验中试验件的支持方案直接关

系到试验质量和试验结果的有效性。

根据不同的试验情况，试验支持应采

用相应的支持方式。

3.1 部件试验支持

部分部件试验采用地面固定支持

状态来进行。起落架地面固定支持是

通过前、主起假轮将飞机固定在地面

上，支持方式见图1。在起落架地面固

定支持下，根据假轮的设计形式，通

常采用前起落架轮心约束垂向和侧向

位移，左右主起落架轮心约束垂向、

侧向、航向3个方向位移。这种支持

属于静不定约束，在此支持状态下，

一般进行部件和操纵系统等情况的试

验。

部分部件试验无配平载荷，即

试验载荷不是自身平衡的，试验加载

所产生的反力由支持点平衡。一般而

言，在这种状态下进行的试验项目多

是部件试验中载荷比较小的项目，支

持点区域不是考核部位，产生的支反

力不会影响考核部位的内力，也不会

导致起落架区域产生永久性变形或局

部破坏。

但当某个部件试验情况的试验载

荷较大，可能对支持点产生较大反力

时，就必须通过设置平衡加载点，将

支反力控制在一定范围内以避免对支

持点造成损害。

由于这种支持状态为静不定支

持，在计算各试验情况支持点的支反

力时需要进行工程简化，以便计算出

各约束点的最大支反力。如果支反力

远小于约束点承载能力且支持结构也

可以承受该方向支反力，则该部件试

验不需要配平载荷；如果支反力大于

约束点承载能力的40%，或支持结构

不能承受该方向的支反力，则应给出

配平载荷。

向约束点。在此支持状态下，整个飞

机处于静定支持状态。支持示意图见

图2。

在每个约束点上，都安装有载荷

传感器，可以对飞机约束点的载荷进

行监控。

3.3 主起试验支持

全机状态下的主起试验主要考核

主起落架及其与机身连接区域的静强

度。由于主起结构具有对称性，一般

选取一侧主起落架进行试验。

主起落架与机身连接试验支持一

般选取前起、另一侧主起或发动机接

头、机身段等组合完成。一种典型的

支持是：由前起落架轮心约束垂向、

航向和侧向位移，左右发动机垂向前

加载接头分别设置垂向约束，左右发

动机侧向前接头设置侧向约束。在

此状态下，整个飞机处于静定支持状

态，支持示意图见图3。

在每个约束点上，都安装有载荷

传感器，可以对飞机约束点的载荷进

行监控。

图2　前起试验支持示意图

图1　地面固定支持状态示意图

3.2 前起试验支持

全机状态下的

前起试验主要考核前

起落架及其与机身连

接区域的静强度。

前起试验支持

一般是由左、右主起

落架和发动机（或后

机身段）共同支持。

一种典型的支持方式

是：左主起落架轮心

约束垂向、航向和侧

向的位移，右主起落

架轮心约束垂向和航

向位移，左右发动机

合并设置一个垂向双
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3） 全机悬空支持时，约束点(含
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且选用静定支持，以便通过约束点载
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上，支持方式见图1。在起落架地面固

定支持下，根据假轮的设计形式，通

常采用前起落架轮心约束垂向和侧向
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侧向、航向3个方向位移。这种支持

属于静不定约束，在此支持状态下，

一般进行部件和操纵系统等情况的试

验。

部分部件试验无配平载荷，即

试验载荷不是自身平衡的，试验加载

所产生的反力由支持点平衡。一般而
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导致起落架区域产生永久性变形或局

部破坏。
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荷较大，可能对支持点产生较大反力

时，就必须通过设置平衡加载点，将

支反力控制在一定范围内以避免对支

持点造成损害。

由于这种支持状态为静不定支

持，在计算各试验情况支持点的支反

力时需要进行工程简化，以便计算出

各约束点的最大支反力。如果支反力

远小于约束点承载能力且支持结构也

可以承受该方向支反力，则该部件试

验不需要配平载荷；如果支反力大于

约束点承载能力的40%，或支持结构

不能承受该方向的支反力，则应给出

配平载荷。

向约束点。在此支持状态下，整个飞

机处于静定支持状态。支持示意图见

图2。

在每个约束点上，都安装有载荷

传感器，可以对飞机约束点的载荷进

行监控。

3.3 主起试验支持

全机状态下的主起试验主要考核

主起落架及其与机身连接区域的静强

度。由于主起结构具有对称性，一般

选取一侧主起落架进行试验。

主起落架与机身连接试验支持一

般选取前起、另一侧主起或发动机接

头、机身段等组合完成。一种典型的

支持是：由前起落架轮心约束垂向、

航向和侧向位移，左右发动机垂向前

加载接头分别设置垂向约束，左右发

动机侧向前接头设置侧向约束。在

此状态下，整个飞机处于静定支持状

态，支持示意图见图3。

在每个约束点上，都安装有载荷

传感器，可以对飞机约束点的载荷进

行监控。
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图1　地面固定支持状态示意图

3.2 前起试验支持

全机状态下的

前起试验主要考核前

起落架及其与机身连

接区域的静强度。

前起试验支持

一般是由左、右主起

落架和发动机（或后

机身段）共同支持。

一种典型的支持方式

是：左主起落架轮心

约束垂向、航向和侧

向的位移，右主起落

架轮心约束垂向和航

向位移，左右发动机
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 3.4 全机试验支持

全机试验主要考核全机结构以及翼身连接部位的静强

度。全机试验支持一般采用前、主起全机悬空静定约束：前

起落架、左右主起落架轮心约束垂向位移，左主起轮心约束

侧向位移，左右主起轮心约束航向位移。在每个约束点上，

都安装有载荷传感器，可以对飞机约束点的载荷进行监控。

支持示意图见图4。

飞机在全机悬空支持状态下，试验载荷通常是自身平衡

的，全机保持平衡状态，理论上讲，支持点不受载。但是由

于结构扣重和加载误差的影响，小载荷时支持点既是支持点

又是被动加载点（有时根据载荷处理情况不同也可能作为主

动加载点），试验过程中的载荷就不可能完全平衡，各约束

点会被动施加相应的平衡载荷(即支反力)以保持飞机的试验

姿态。

由于采用悬空静定支持，这些被动加载点的支反力在理

论上都有唯一的确定值，可以计算出每一级载荷下的支反力

理论值，对比支反力的理论值和反馈值，就能判断试验的设

计、安装和加载是否正确，是否满足任务书要求。在目前的

试验技术水平下，支反力误差可以控制在5kN以下。

3.5 专用试验台支持

对于一些大型、较为独立的部件试验，在飞机上进行部

图3　主起试验支持示意图

图4　空中情况全机支持示意图

件试验较为困难的情况下，可以采用专用试验台支持来进行

试验。试验台的设计需模拟考核件与飞机自身连接时真实的

边界条件，并应具有足够的强度。

4 发展趋势与结论
起落架地面固定支持、起落架悬空支持是全机结构静力

试验最基本的两种支持方式，其余支持方式是这两种方式的

变换。无论采用哪种方式，都是为了在保证试验件安全的基

础上，统筹安排试验的顺序，并选取相应的支持状态，使得

试验件能够得到真实考核，获得有效的试验数据。在此基础

上，能够使各试验情况之间不同的支持换装安全方便，易于

实施。

总之，一个好的支持方案应至少满足如下要求：

1) 试验支持涵盖所有试验情况，并应尽可能符合飞机

的真实使用情况。

2) 制定试验方案时，在满足试验要求的前提下，应合

理安排试验顺序，尽量避免频繁换装。

3) 试验支持夹具要有足够的强度，以满足试验的安全

性要求。

4) 试验支持夹具要便于换装，在保证安全的前提下易

于实施。

飞机结构静强度试验的支持方案经过几十年不断的探

索、研究和改进，已成功完成了许多飞机型号的试验工作，

同时，飞机结构试验的支持仍然是一个需要继续研究和发展

的关键问题。　   　　　　　　　　                                
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3.5 专用试验台支持

对于一些大型、较为独立的部件试验，在飞机上进行部

图3　主起试验支持示意图

图4　空中情况全机支持示意图

件试验较为困难的情况下，可以采用专用试验台支持来进行

试验。试验台的设计需模拟考核件与飞机自身连接时真实的

边界条件，并应具有足够的强度。

4 发展趋势与结论
起落架地面固定支持、起落架悬空支持是全机结构静力

试验最基本的两种支持方式，其余支持方式是这两种方式的

变换。无论采用哪种方式，都是为了在保证试验件安全的基

础上，统筹安排试验的顺序，并选取相应的支持状态，使得

试验件能够得到真实考核，获得有效的试验数据。在此基础

上，能够使各试验情况之间不同的支持换装安全方便，易于

实施。

总之，一个好的支持方案应至少满足如下要求：

1) 试验支持涵盖所有试验情况，并应尽可能符合飞机

的真实使用情况。

2) 制定试验方案时，在满足试验要求的前提下，应合

理安排试验顺序，尽量避免频繁换装。

3) 试验支持夹具要有足够的强度，以满足试验的安全

性要求。

4) 试验支持夹具要便于换装，在保证安全的前提下易

于实施。

飞机结构静强度试验的支持方案经过几十年不断的探

索、研究和改进，已成功完成了许多飞机型号的试验工作，

同时，飞机结构试验的支持仍然是一个需要继续研究和发展

的关键问题。　   　　　　　　　　                                
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