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Abstract
In	order	to	verify	the	influence	of	aircraft	inlet	on	the	stability	and	performance	of	engine,	and	to	evaluate	the	stability	and	working	
characteristics of engine, it is necessary to carry out the joint test of aircraft inlet and engine. Based on the design input structure 
and	working	condition	requirements,	the	overall	structure	of	the	advanced	matching	test	platform	was	designed,	and	a	finite	element	
model	of	the	test	platform	was	established.	The	strength	of	the	spring	plates	of	the	advanced	matching	test	platform	was	verified,	and	
the results of stress, strain, displacement and other parameters of the advanced matching test platform under working conditions were 
applied. The advanced joint test was conducted, and the core aircraft performance was recorded under the condition of an imported 
comprehensive distortion index of 8%. The optimal improvement plan was verified, providing support for the comprehensive 
improvement work of the advanced matching test platform for aircraft.
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发动机进发匹配联合试验技术研究
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摘　要

为验证飞机进气道对发动机稳定性和性能的影响，评估发动机的稳定性和工作特性，需开展飞机进气道和发动机的进发地
面联合试验。论文根据设计输入结构及工况要求，对进发匹配装试平台总体结构进行了结构设计，建立了装试平台有限元
模型，并对进发匹配装试平台弹簧片进行强度校核，实现了进发匹配装试平台在工况条件下的应力、应变、位移等参数的
结果应用，进行进发联合试验，进口综合畸变指数8%条件下录取了核心机性能，验证了最优改进方案，为飞机进发匹配综
合改进工作提供支撑。
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1 引言

飞机进气道 / 发动机相容性技术作为飞发一体化技术领

域的一项关键技术 [1,2]，自从涡喷发动机出现以来，就一直

受到国外的高度重视，几十年以来，进行了大量的进气道 /

发动机相容性方面的研究，确立了一些基本的评估程序、测

量仪器和试验方法等等，而我国在这方面起步较晚。中国科

研单位对进气道 / 发动机匹配方面的研究与国外还是相差甚

远，该领域一些先进技术的研究主要停留在技术预研阶段，

设计阶段。

自从具有轴向式压气机的涡轮喷气发动机问世以来，

便出现了进气道 / 发动机相容性问题。但是，由于早期的喷

气式飞机飞行速度较低，一般都采用亚声速的机头进气道或

翼下短舱进气道，总压恢复系数较高，工作比较稳定，对各

种飞行状态和发动机工作状态适应能力强 [3-5]。因而，进气

道 / 发动机相容性问题不大。随着航空技术的发展，飞机飞

行速度不断提高，超声速进气道应运而生，进气道 / 发动机

相容性问题开始引起人们的关注。

从 20 世纪 50 年代至今，进气道 / 发动机相容性共经历

了 3 个研究阶段，分别为理论研究阶段、试验技术研究阶段、

CFD 模拟和试验验证相结合。

现代战斗机进气道 / 发动机相容性匹配技术仍有不少需

要解决的问题，这些问题必须在进发相容性匹配任务中进行

评估，并得到有效的解决。相容性问题是一个需要兼顾发动

机性能与使用环境的综合问题 [6-9]，实现稳定性指标要通过

整机、部件多轮次的迭代设计，综合考虑气动性能和稳定性

的折中关系，才能满足设计指标。此次进发匹配台架改造设

计，对发动机而言，设计的关键是降低对进气畸变的敏感性；
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而对飞机而言，是最大程度地设计出满足性能要求，具有较

小的进气畸变强度的进气道。

2 发动机进发匹配装试平台

2.1 进发匹配装试平台总体结构
试车台为卧式台架，台架前端安装有工艺进气道及支

架，进气防护网及支架安装于固定平台前端地面。

进发匹配地面联合试验时，发动机配装飞机进气道，

台原有工艺进气道及支架、防护网及支架需拆除。

应按试车台台架结构设计飞机进气道安装结构，完成

进气道支架在台架的安装，满足飞机进气道安装要求。完成

配装飞机进气道时适应性改装工作。

飞机进气道在试车台的安装采用与基地台类似的安装

形式。借用飞机进气道原配装的进气道支架。飞机进气道通

过进气道支架安装在动架上，进气道支架与台架间采用螺栓

连接。总体结构如图 1 所示。

安装架与进气道支架安装接口与基地台现有接口一致，

安装架安装于动架前端处，设计辅助支撑拉杆以提高安装架

整体刚度。

图 1 进发匹配装试平台总体结构图

2.2 装试平台安装架结构
安装架连接动架与飞机进气道支架，实现飞机进气道

的台架安装，设计时需满足以下条件：

①安装架连接动架与进气道支架，满足飞机进气道安

装要求。

②安装架要有足够的刚性。

③进气道支架安装接口与基地台现有接口一致。

④不影响现有测试设备等安装。

⑤安装架方便安装拆卸，完成进发匹配实验后，试车

台可恢复至原有状态，不影响正常试车。

安装架采用焊接结构，用矩形钢管作为主框架，焊

接钢板作为安装架与进气道支架安装面。安装架中心跨距

1600mm，高 1105mm。为提高安装架整体刚度，矩形钢管

采用 20 钢，截面尺寸 120×120×8mm，与进气道支架连接

安装钢板 20 钢，厚 25mm。

由于在动架上固定安装架时需拆除原动架上的飞

附辅助支点安装横梁，在安装架设计时设计槽钢框架

以实现飞附辅助支点安装。槽钢采用 20 钢，截面尺寸

100×48×5.3mm。

2.3 装试平台支撑拉杆结构
支撑拉杆两端由拉杆配装球头，以销轴与安装座固定，

两端拉杆由正反螺纹配合，方便调整整体长度。为降低加工

难度，将正反螺套与钢管焊接。

3 进发匹配装试平台弹簧片强度校核

动架由 4 个弹簧片支撑，新安装的飞机进气道总重

2t，安装在动架上改变了弹簧片受力，需对弹簧片进行受力

分析。

对整体进行受力分析时，坐标系选择与发动机坐标系

选择一致，原点选定为主支点中心，顺航向为 x 轴正向，竖

直向上为 z 轴正向。考虑到台架设备主体结构为对称，而发

动机重心偏心亦不大，此处仅进行重心在 x 轴上的分析。

经计算，动架前端的弹簧片每个受拉 28.7kN，动架后

端的弹簧片每个受力 6.8kN。

对前、后弹簧片进行分别建模，利用 Ansys 进行分

析。对前弹簧片分析时，对 A 面施加全约束，下端面施

加 28.7kN 拉力。由于试车时发动机推力主要由推力测量装

置承受，弹簧片发生形变。根据其他非矢量台试验数据，

发动机最大推力时台架位移约为 0.3mm，此处对弹簧片施

加 0.3mm 位移量。经计算，前弹簧片受力云。可知前弹簧

片最大应力发生在弹簧片与固定端连接根部，最大应力为

51.46MPa。对后弹簧片的分析与前弹簧片分析一致，对 A

面施加全约束，上端面施加 6.8kN 压力，对弹簧片施加 0.3mm

位移量。

经计算，后弹簧片受力。可知后弹簧片最大应力同样

发生在弹簧片与固定端连接根部，最大应力为 20.15MPa。

弹簧片选用材料为弹簧钢，60Si2MnA，常温时（20℃）

材 料 弹 性 模 量 206GPa， 泊 松 比 0.29，σs=1375MPa，
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σb=1570MPa。

由有限元分析结果可知，弹簧片完全满足使用要求。

4 试验情况

为验证飞机进气道对发动机稳定性和性能的影响，评

估发动机的稳定性和工作特性，需开展飞机进气道和某型发

动机的进发地面联合试验。经综合分析，决定对试车台进行

改造开展试验。需对台进行适应性改装以实现飞机进气道在

台的安装，满足进发地面联合试验需求。

已在基地台进行过飞机进气道与发动机的进发地面联

合试验。全尺寸进气道在基地台架的安装结构包含进气道支

架、锁紧装置、滚动轮组件等。

发动机按照大纲要求进行进发联合试验，防护格栅为

50 度孔格栅，达到稳态畸变指数 4.65，动态畸变指数 3.42，

综合畸变指数 8.07。得到的压力畸变云图如图 2 所示。

图 2 进气道试验压力云图

完成进气道大改方案改进效果验证，获取了进气道出

口畸变指数及总压恢复系数，验证了最优改进方案。为飞机

进发匹配综合改进工作提供支撑。

5 结论

①按试车台台架结构设计飞机进气道安装结构，完成

进气道支架在台架的安装，满足飞机进气道安装要求，完成

配装飞机进气道时适应性改装工作。安装架与进气道支架安

装接口与基地台现有接口一致，安装架安装于动架前端处，

设计辅助支撑拉杆以提高安装架整体刚度。

②对进发匹配装试平台前、后弹簧片进行分别建模，

利用 Ansys 进行静力学结构分析，可知前弹簧片最大应力发

生在弹簧片与固定端连接根部，最大应力为 51.46MPa；后

弹簧片最大应力同样发生在弹簧片与固定端连接根部，最大

应力为 20.15MPa。

③进行进发联合试验，防护格栅为 50 度孔格栅，达到

综合畸变指数 8.07，完成进气道大改方案改进效果验证，获

取了进气道出口畸变指数及总压恢复系数，验证了最优改进

方案，为飞机进发匹配综合改进工作提供支撑。
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