








变形 ，铝合金连接板与复合材料之间有约5ram的相 

对位移。 

3 结论 

通过试验明确了不同对接型式的破坏模式，不 

同对接结构型式的破坏载荷和承载能力．这对飞机 

下壁板对接结构的选型和钉连接的设计具有重要 

的参数支持。试验对飞机结构设计具有重要意义， 

具体表现在以下几个方面： 

(1)破坏模式：“土”字型连接型式的破坏模式 

为第四排螺栓纤维拉伸断裂破坏及长桁和接头连 

接处孔边复合材料纤维挤压破坏，而“T”型连接型 

式的破坏模式为第一排钉载所在截面铝合金接头 

拉伸断裂： 

(2)破坏载荷：各类试验件的破坏载荷的变异 

系数最大的为 4．8％，对比不同连接型式的试验件 
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平均破坏载荷，“T”型试验件的抗拉强度比“土”型 

抗拉强度高7．8％： 

(3)经过分析和试验对比，最终选择下壁板对 

接方式为“T”字型材对接结构。 
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图 10 修正后 3D模型计算及试 飞结 果对 比 

通过修正后 3D模型表面温度计算结果与试飞 

结果分析对比可以看出，修正后 3D模型计算结果 

与试飞结果吻合良好。因此本文中提到通过 2．5D 

模型验证机翼防冰系统性能的分析方法有效可行， 

从而可对较多状态点下 3D模型的计算结果进行分 

析修正，以为系统 自然结冰试飞提供数据支持，并 

为最终评估机翼防冰系统的性能提供依据。 

5 结论 

本文中介绍了某型客机机翼防冰系统性能的 

验证思路．即通过采用 2．5D试验模型验证三维机 

翼防冰系统性能的分析方法。 

文中通过进行计算、试验结果分析。采取举例 

方式说明了方法的有效性。即首先选取一个典型 

状态点分别进行了2．5D及 3D模型的性能计算。同 

时进行了相同状态点时 2．5D模型的冰风洞试验结 

果分析，最后将 2．5D模型表面温度分布的计算结 

果与冰风洞试验结果进行对比分析．修正了对应 3D 

模型的计算结果．同时将修正后 3D模型表面温度 

分布计算结果与试飞结果进行了对比，验证了本文 

中所提出机翼防冰系统验证思路的正确性，修正后 

3D计算分析结果可为机翼防冰系统 自然结冰试飞 

提供更可靠的数据支持。 
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