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摘要：为了拓展活塞式发动机安装架适航审定思路，对《正常类、实用类、特技类和通勤类飞机适航规定》（CCAR23-R3）、《航空

发动机适航规定》（CCAR-33-R2）及甚轻型（AC-21-05）、超轻型（AC-21-06）飞机适航标准中规定的活塞式飞机发动机安装架设计

要求进行分析，给出了活塞式发动机安装架结构设计载荷工况计算、强度分析和试验验证方法。结果表明：活塞式发动机安装架主

要采用超静定多路传力桁架结构设计；活塞式发动机安装架正常载荷工况共 11 组；活塞式发动机安装架静强度分析主要考虑管

材拉压弯剪及焊接接头与螺栓连接接头强度。
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Study on Load and Strength of Piston Engine Mounting Bracket
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Abstract: In order to expand the airworthiness certification of piston engine mounting bracket袁the design requirements of piston
engine mounting bracket set out in Airworthiness regulations for normal袁 practical袁 aerobatic and commuter aircraft 渊CCAR23-R3冤袁
Airworthiness requirements for aeroengines 渊CCAR-33-R2冤 and very light type 渊AC-21-05冤 and super light type 渊AC-21-06冤were
analyzed. The design load condition calculation袁strength analysis and test verification method of piston engine mounting bracket were given.
The results show that the piston engine mounting bracket mainly adopts the design of superstatic multi-way force transfer truss. The piston
engine mounting bracket have eleven groups under normal load conditions. Static strength analysis of piston engine mounting bracket mainly
considers pipe tension bending shear and joint strength of welded joint and bolt joint.
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0 引言

根据美国联邦航空管理局（Federal Aviation Ad-

ministration）数据，2012 年美国拥有超过 30 万架活塞

式通用航空飞行器，且这一数据仍在继续增长[1]。随着

中国低空领域的逐步开放，通用飞机在国内将会有广

阔的发展前景，而活塞式发动机也开始受到广泛关

注。GAMA 通用航空统计数据手册中指出，2016 年全

球生产通用飞机 2262 架，其中，活塞式飞机 1019 架，

占 45%[2]。由于活塞式发动机具有油耗低、结构简单、

技术成熟、价格便宜、使用维护费用低以及寿命长等

优点[2]，被广泛应用于低成本无人机[3]、初级教练机、行

政机、小型运动飞机的动力装置[1]。

近年来，中国通过技术引进、自主研发，通用飞机

设计技术得到大力发展。如小鹰 500、阿若拉 SA60L、

GA20 等飞机均采用活塞式发动机。随着中国活塞式

发动机的应用增多，对其安装架的结构强度设计、适

航符合性验证技术提出迫切需求。对于飞机发动机安

装架载荷与强度研究，国内学者研究方向主要偏重于

军用与民航飞机，且针对的研究对象均为涡轮发动

机，尚未有对活塞发动机安装架载荷与强度研究公开



航 空 发 动 机 第 46 卷

发表文献。但涡轮发动机与活塞发动机安装架载荷计

算与强度分析有相通之处，均需考虑发动机推力、扭

矩、惯性力、陀螺力矩等载荷工况组合，且均采用计算

与试验相结合的方法表明设计符合性。罗金亮[4]等对

航空发动机固定装置载荷计算方法方法进行探讨，提

出采用常规力学计算方法与有限元方法分别对发动

机安装节载荷进行计算，并给出相应计算方法；徐

春雨[5]对民用航空发动机安装节设计载荷进行研究，

从适航验证角度给出了发动机安装节设计所需满足

的载荷要求；朱岩[6]对民用飞机动力装置安装系统设

计进行研究，从载荷类型和传力途径、固定方法、热补

偿和隔振技术 4 个方面对安装系统的设计进行了总

结；李春刚[7]对某型航空发动机安装架强度进行分析，

给出了发动机安装架计算载荷工况及强度分析方法；

赵善斋[8]对发动机安装架的静力试验方案及试验工况

进行全面论述，且对试验结果进行统计分析与可靠性

评定，对发动机安装架设计提出相关建议。欧美国家

在航空领域的发展较为领先[2]，且活塞式飞机发动机

相关的设计、制造、装机使用经验也较为丰富。

Grabowski[9]通过测试分析手段，对 Liberty XL2 飞机飞

行包线及 IOF-240-B5B 活塞式发动机载荷进行研

究，对发动机计算载荷进行修正；Stefan BOGOS[10]针

对 CS23.371 条款中俯仰和偏航速度过于保守的问

题，提出 1 种简化的方法计算发动机安装架陀螺力

矩；Michel Guillaumea[11]以 Pilatus P-3 型发动机安装

架为例，采用 ANSYS Workbench Platform 开发了详细

的有限元模型，并基于 EASA CS23 认证的 6 种工况

下对发动机安装架强度进行了有效评估。

本文依据适航规章 CCAR23 部[12]和 CCAR33 部[13]

的设计要求及 AC-21-05 初级类航空器适航标

准———甚轻型飞机[14]（JAR-VLA）与 AC-21-06 初级

类航空器适航标准———超轻型飞机[15]的相关设计要

求，分别对活塞式发动机架结构设计、载荷计算、强度

分析及试验验证等方面进行详细论述。

1 发动机安装架结构与工艺

为确保发动机推力的有效传递，活塞式发动机架

普遍设计为多路传力的桁架结构[16-17]，以确保当 1 个

主要结构元件出现疲劳破坏或明显局部破坏后，结构

不能发生灾难性破坏，且其余结构能够承受值为 VC

（飞机巡航速度）时临界限制载荷系数 75%的极限静

载荷系数[12]。活塞式发动机架结构设计如图 1 所示。

活塞式发动机安装架一般选用 30CrMnSiA [7-8]或

30CrMo 合金结构钢（对应 AISI 4130）管材焊接成型。

4130 合金钢具有较高的高温强度和韧性，但其焊接

性能不甚理想，焊接区易产生冷裂纹与热影响区脆化

等问题，应进行焊前预热（预热温度为 200 ℃）与焊

后热处理（热处理温度为 640 ℃，时间为 165 min），

消除氢致冷裂纹的同时提高焊接接头拉伸强度与冲

击韧性[18]。

2 发动机安装架载荷计算

发动机安装架是连接

飞机与发动机的主要承力

结构，其作用是将发动机

推力和扭矩传递至飞机，

同时还需承受发动机垂

向、侧向过载以及俯仰、偏

航、滚转力矩。发动机受力分析如图 2 所示。

图中：Ft 为发动机推力；T 为发动机扭矩；Fg 为发

动机垂向过载；Fs 为发动机侧向过载；棕 为发动机螺

旋桨旋转角速度；棕x 为飞机滚转角速度；棕y 为飞机俯

仰角速度；棕z 为飞机偏航角速度；CG 为飞机重心；ECG

为发动机重心。

发动机推力为

Ft = P
V ·浊 （1）

（a）托架式

（b）悬臂式

图 1 活塞式发动机架结构设计

图 2 发动机受力分析
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表 1 发动机安装架载荷工况汇总

组合工况说明

起飞功率，75%nA

最大连续功率，100%nA

最大连续功率，最大垂向过载 +nz

最大连续功率，最小垂向过载 -nz

正侧向过载 +ny（单独施加）

负侧向过载 -ny（单独施加）

最大连续功率，nz=2.5，

俯仰 棕y=1.0（抬头），偏航 棕z=2.5（左偏）

最大连续功率，nz =2.5，

俯仰 棕y =1.0（抬头），偏航 棕z=-2.5（右偏）

最大连续功率，nz =2.5，

俯仰 棕y=-1.0（低头），偏航 棕z =2.5（左偏）

最大连续功率，nz =2.5，

俯仰 棕y=-1.0（低头），偏航 棕z=-2.5（右偏）

慢车功率，着陆过载 nz =-2.25

破损安全工况

编号

LC01

LC02

LC03

LC04

LC05

LC06

LC07

LC08

LC09

LC010

LC011

LCFS

符合条款[12]

23.361（a）（1）

23.361（a）（2）

23.337，23.341

23.337，23.341

23.363

23.363

23.371（a）（ii）

23.371（a）（ii）

23.371（a）（ii）

23.371（a）（ii）

23.499

23.572（2）

式中：P为发动机功率；V 为飞机当量空速；浊 为螺旋

桨效率，一般取 0.8~0.9[19]。

发动机扭矩为

T = Tnom·f = P
棕 · f = P

2仔v ·f （2）

式中：v 为发动机转速；f 为扭矩安全系数，对于 5 个

或 5 个以上气缸取 1.33，对于 4、3、2 个气缸，分别取

2、3、4，具体见 CCAR23 部 23.361（c）[12]。

发动机垂向过载为

Fg = mg·nz （3）

式中：m 为动力系统总质量（包括发动机、螺旋桨及成

附件）；nz 为法向载荷系数，分为机动载荷系数与突风

载荷系数 2 类。

正机动载荷系数为

n+ = 2.1 + 10886
(W+4536)

（4）

式中：W 为设计最大起飞质量，kg。

对于正常类与通勤类飞机 n+ 不必大于 3.8，实用

类 4.4，特技类 6.0。具体见 CCAR23 部 23.337[12]。

负机动载荷系数为

n- = -k·n+ （5）

式中：k 为比例系数，对于正常类、实用类和通勤类飞

机，k=0.4；对于特技类飞机，k=0.5。具体见 CCAR23

部 23.337[12]。

突风载荷系数为

ng = 1 + kgUdeVa
1.63(Wg/S) （6）

式中：kg 为突风缓和系数

kg = 0.88滋g
(5.3 + 滋g)

（7）

滋g = 2(Wg/S)
籽C ag

（8）

式中：Wg /S 为具体载荷情况下适用的飞机质量产生

的翼载，N/m2；籽 为空气密度，kg/m3；C 为平均几何弦

长，m；Ude 为突风速度，m/s，可根据 CCAR23.333（c）[12]获

得；a为升力系数曲线斜率，计算突风载荷同时考虑

机翼与水平尾翼升力时，a为飞机法向力系数曲线斜

率，仅考虑突风载荷作用在机翼上时，a为机翼升力

线斜率。具体见 CCAR23 部 23.341[12]。

根据 CCAR23.333（d）飞行包线，飞机不同状态点

对应的发动机垂向载荷系数为当量空速的函数

nz = f(V ) （9）

最大垂向载荷系数为

+nz = max(n+,+ng) （10）

最小垂向载荷系数为

-nz = min(n-,-ng) （11）

发动机侧向过载为

Fs = mg·ny （12）

ny = ±max(1.33, nA
3

) （13）

式中：nA 为飞行情况 A 对应的限制载荷系数（飞行包

线中机动速度为 VA 时对应的载荷系数），具体见

CCAR23 部 23.363[12]。

因飞机滚转而产生的发动机陀螺力矩为

Mgyr,1 = Jrot棕·棕 x = Jrot棕棕xsin 琢 （14）

式中：Jrot 为转子转动惯量；琢 为飞机滚转角速度方向

与转子旋转角速度方向的夹角。

一般 琢 非常小，所以因飞机滚转而产生的发动机

陀螺力矩可忽略。

因飞机俯仰而产生的发动机陀螺力矩为

Mgyr,2 = Jrot棕·棕 y = Jrot棕棕ysin 茁 （15）

式中：茁 为飞机俯仰角速度方向与转子旋转角速度方

向的夹角。

因飞机偏航而产生的发动机陀螺力矩为

Mgyr,3 = Jrot棕·棕 z = Jrot棕棕zsin 酌 （16）

式中：酌 为飞机偏航角速度方向与转子旋转角速度方

向的夹角。

发动机安装架载荷工况汇总见表 1。
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对于破损安全工况，需根据发动机桁架结构设计

方案确定工况数量。假设发动机安装架由 q 根钢管焊

接而成，则破损安全工况组合为

LCFS = 0.75×1.15LCi = 0.8625LCi （17）

式中：i 为发动机安装架正常工作时工况编号（取值

1~11）；0.75 为剩余强度载荷系数；1.15 为动态效应

系数。

即破损安全载荷工况为：当 q 根钢管中任意 1 根

失效或任意 1 个连接螺栓失效（不考虑组合失效），取

正常载荷工况（LCi，i=1~11）的 86.25%。则破损安全载

荷工况数量为 11q。

3 发动机安装架强度分析

为了验证发动机安装架结构设计对条款 23.305

强度与变形[12]的符合性，对发动机安装架开展强度分

析与试验验证。其主要目的是计算安装架每根杆及连

接件分别在限制与极限载荷工况（限制载荷工况见表

1，极限载荷为限制载荷的 1.5 倍[12]）下的安全裕度，并

根据计算结果筛选出安装架关键部位（安全裕度最

小），及其对应的临界载荷工况。

发动机安装架强度分析采用有限元与工程计算

相结合的方法，将发动机安装桁架杆简化为梁单元，

每根梁能够同时承受拉伸、压缩、弯曲、剪切、扭转等

内力。将动力系统（包括发动机、成附件、螺旋桨等）简

化为集中质量块，在动力系统重心处加载第 2 小节计

算的外载荷。发动机安装架强度分析如图 3 所示。

发动机安装桁架杆（管材）的工作应力可直接采

用有限元应力计算结果，或提取有限元梁单元内力，

并参考下列公式计算得到

滓x =
F
A ± Minty

I （18）

子s = VQ
Id （19）

子ts = Tint2At （20）

式中：滓x 为拉伸 / 压缩与弯曲复合应力；子s 为剪切应

力；子ts 为扭转应力；F为管材拉压内力；Mint 为管材承

受弯矩；y 为管材抗弯半径；I 为管材截面惯性矩；A
为管材横截面积；V 为管材承受剪切内力；Q 为管材

截面静矩；d 为管材直径；t 为管材厚度。

采用有限元对发动机安装架进行强度分析时常

采用线性求解器进行求解，对于材料进入塑形时，强

度分析需创建更细节的模型进行模拟，费时耗力。可采

用文献[20]对圆环形截面梁弯曲应力进行塑形修正，进

一步提高结构承载能力或降低结构质量。对于焊接部

位的应力分析，许用焊接应力可参考文献[21]，将相应

合金钢金属材料的最小极限拉伸强度乘以0.85 即可。

由于发动机安装架是采用细长钢管组成的桁架

结构，需重点考虑压杆稳定性问题，临界载荷可以采

用有限元方法或欧拉公式进行计算。

PE = 仔2EI
L/ c姨蓸 蔀 2 （21）

式中：E 为材料弹性模量，当压杆临界应力超过比例

极限时，采用切线模量 Et 替代弹性模量 E；L 为杆长；

c 为杆端约束系数（两端固支均匀杆轴向受载，取

4.0）。

对于破损安全工况下的强度分析，需假设安装架

某条传力路径失效（在有限元模型中去除某根杆或连

接件），然后分析安装架剩余结构在 86.25%极限载荷

下的安全裕度。

4 发动机安装架试验验证

发动机安装架强度试验方案如图 4 所示。将发动

机架安装在承力墙上，并采用模拟件替代发动机（假

设发动机为刚体，模拟件重心与发动机本体保持一

致）。在模拟件上连接 3 个作动筒，分别施加 3 个方向

的力和力矩，载荷方向偏离模拟件重心，偏心距根据

试验载荷工况的需要确定。

（a）安装架固定加载方案 （b）安装架局部破损

图 4 安装架强度试验方案

（a）安装架外载荷 （b）安装架有限元分析

图 3 安装架强度分析
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发动机安装架破损安全工况的验证通过取消连

接界面的某个紧固件或者锯断安装架某 1 根钢管来

模拟单个传力路径失效，然后验证安装架剩余传力路

径上的结构能否承受 86.25%极限载荷。

对于不同传力路径的失效，在试验验证过程中需

将已锯断的钢管焊接完好之后再锯断另 1 根钢管进

行模拟。为确保安装架钢管有足够的焊接强度，钢管

锯口需设计为“鱼嘴”形，切割面与钢管中心轴夹角为

30毅[20]。
5 结论

本文依据适航条款要求，对活塞式航空发动机安

装架结构设计、载荷计算与静强度验证工作思路进行

论述，得到如下结论：

（1）活塞式发动机安装架主要采用超静定多路传

力桁架结构设计，材料工艺采用 4130 薄壁耐火合金

钢管焊接而成。

（2）活塞式发动机安装架正常载荷工况共 11 组，

破损安全载荷工况数量等于桁架钢管数量与连接螺

栓数之和。

（3）活塞式发动机安装架静强度分析主要考虑管

材拉压弯剪及焊接接头与螺栓连接接头强度。

（4）活塞式发动机安装架静力试验验证需综合强

度分析结果，对正常与破损安全载荷工况进行筛选获

得临界载荷工况，并对临界载荷工况进行试验验证。

对于破损安全工况试验验证，需预制损伤模拟失效。
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