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(57)摘要

本发明公开了一种飞机用导管补偿连接器。

包括外套螺母、密封圈、螺套、连接管Ⅰ和连接管

Ⅱ；连接管Ⅰ沿轴向螺套内使连接管Ⅰ密封端与螺

套内侧壁间隙配合，连接管Ⅱ沿轴向插入外套螺

母内；外套螺母与螺套螺纹连接后连接管Ⅱ密封

端与螺套内侧壁间隙配合；连接管Ⅰ密封端与螺

套内侧壁间、连接管Ⅱ密封端与螺套内侧壁间均

设有密封圈；连接管Ⅰ连接端与一根导管固定连

接，连接管Ⅱ连接端与另一根导管固定连接；连

接管Ⅰ、Ⅱ的密封端端面间设有补偿间隙。本发明

能快速可靠连接导管，并具有一定变形补偿量，

以满足振动环境下管路密封要求。
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1.一种飞机用导管补偿连接器，其特征在于，包括外套螺母(1)、密封圈(2)、螺套(3)、

连接管Ⅰ(4)和连接管Ⅱ(5)；连接管Ⅰ(4)沿轴向螺套(3)内使连接管Ⅰ(4)密封端与螺套(3)

内侧壁间隙配合，连接管Ⅱ(5)沿轴向插入外套螺母(1)内；外套螺母(1)与螺套(3)螺纹连

接后连接管Ⅱ(5)密封端与螺套(3)内侧壁间隙配合；连接管Ⅰ(4)密封端与螺套(3)内侧壁

间、连接管Ⅱ(5)密封端与螺套(3)内侧壁间均设有密封圈(2)；连接管Ⅰ(4)连接端与一根导

管固定连接，连接管Ⅱ(5)连接端与另一根导管固定连接；连接管Ⅰ、Ⅱ的密封端端面间设有

补偿间隙。

2.根据权利要求1所述的飞机用导管补偿连接器，其特征在于，连接管Ⅰ、Ⅱ均通过圆周

氩弧焊焊接实现与对应导管的固定连接。

3.根据权利要求1所述的飞机用导管补偿连接器，其特征在于，外套螺母(1)与螺套(3)

螺纹连接后，连接管Ⅰ、Ⅱ能在外套螺母(1)与螺套(3)形成的腔体内轴向滑移实现变形补

偿。

4.根据权利要求1所述的飞机用导管补偿连接器，其特征在于，导管的型号为HB4‑86、

HB4‑87系列导管。

5.根据权利要求1所述的飞机用导管补偿连接器，其特征在于，连接管Ⅰ、Ⅱ的密封端端

面间的补偿间隙为3～5毫米。

6.根据权利要求3所述的飞机用导管补偿连接器，其特征在于，连接管Ⅰ、Ⅱ的轴向滑移

量为0～6mm。

7.根据权利要求1所述的飞机用导管补偿连接器，其特征在于，径向补偿角度为4°。

8.根据权利要求1所述的飞机用导管补偿连接器，其特征在于，密封圈(2)材料为丁腈

橡胶，牌号为试5171。
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一种飞机用导管补偿连接器

技术领域

[0001] 本发明属于飞机航空制造技术领域，涉及一种飞机用导管补偿连接器。

背景技术

[0002] 现有飞机常用低压管路连接件为HB4‑86、HB4‑87系列导管柔性连接，该种连接形

式是将硬管两端插入棉线或棉布柔性橡胶管，再使用两个或四个卡箍箍紧胶管，来实现导

管之间的柔性补偿连接的。受橡胶管(标准HG6‑417、HG6‑447)热胀冷缩特性影响，该种连接

形式在温度差压力较大或换季时，导管连接位置容易出现渗漏油情况，一般在夏季、冬季均

需机务维护人员对卡箍预紧力进行调整，该连接形式在机翼使用较为广泛，维护对机务人

员负担较大。

发明内容

[0003] 本发明的目的是提供一种飞机用导管补偿连接器。本发明能快速可靠连接导管，

并具有一定变形补偿量，以满足振动环境下管路密封要求。

[0004] 技术方案。一种飞机用导管补偿连接器，包括外套螺母、密封圈、螺套、连接管Ⅰ和

连接管Ⅱ；连接管Ⅰ沿轴向螺套内使连接管Ⅰ密封端与螺套内侧壁间隙配合，连接管Ⅱ沿轴

向插入外套螺母内；外套螺母与螺套螺纹连接后连接管Ⅱ密封端与螺套内侧壁间隙配合；

连接管Ⅰ密封端与螺套内侧壁间、连接管Ⅱ密封端与螺套内侧壁间均设有密封圈；连接管Ⅰ

连接端与一根导管固定连接，连接管Ⅱ连接端与另一根导管固定连接；连接管Ⅰ、Ⅱ的密封

端端面间设有补偿间隙。

[0005] 前述的飞机用导管补偿连接器中，连接管Ⅰ、Ⅱ均通过圆周氩弧焊焊接实现与对应

导管的固定连接。

[0006] 前述的飞机用导管补偿连接器中，外套螺母与螺套螺纹连接后，连接管Ⅰ、Ⅱ能在

外套螺母与螺套形成的腔体内轴向滑移实现变形补偿。

[0007] 前述的飞机用导管补偿连接器中，导管的型号为HB4‑86、HB4‑87系列导管。

[0008] 前述的飞机用导管补偿连接器中，连接管Ⅰ、Ⅱ的密封端端面间的补偿间隙为3～5

毫米。

[0009] 前述的飞机用导管补偿连接器中，连接管Ⅰ、Ⅱ的轴向滑移量为0～6mm。

[0010] 前述的飞机用导管补偿连接器中，径向补偿角度为4°。

[0011] 前述的飞机用导管补偿连接器中，密封圈材料为丁腈橡胶，牌号为试5171。

[0012] 有益效果

[0013] 本发明提供了飞机用导管补偿连接器，通过采用机械式的螺纹连接，提高了连接

的密封性能和拆装性能，有效地解决了因环境温度变化引起的燃油渗漏等问题。

[0014] 通过设计过程中预留3至5毫米的间隙，实现了导管连接过程的补偿，减少了导管

制造的精度要求。

[0015] 机上原HB4‑86、HB4‑87系列导管柔性连接使用寿命为：常温区6年，高温区3年，因
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此机上需要定期频繁开展维护工作，对到寿的柔性连接进行更换，工作量庞大。该导管补偿

连接器首次翻修期限为10年，有效增加了产品的维护周期，提升了系统的使用维护性。

附图说明

[0016] 图1是本发明结构示意图。

[0017] 附图标记：1‑外套螺母，2‑密封圈，3‑螺套，4‑连接管。

具体实施方式

[0018] 实施例1。一种飞机用导管补偿连接器，构成如图1所示，包括外套螺母1、密封圈2、

螺套3、连接管Ⅰ4和连接管Ⅱ5；连接管Ⅰ4沿轴向螺套3内使连接管Ⅰ4密封端与螺套3内侧壁

间隙配合，连接管Ⅱ5沿轴向插入外套螺母1内；外套螺母1与螺套3螺纹连接后连接管Ⅱ5密

封端与螺套3内侧壁间隙配合；连接管Ⅰ4密封端与螺套3内侧壁间、连接管Ⅱ5密封端与螺套

3内侧壁间均设有密封圈2；连接管Ⅰ4连接端与一根导管固定连接，连接管Ⅱ5连接端与另一

根导管固定连接；连接管Ⅰ、Ⅱ的密封端端面间设有补偿间隙。

[0019] 前述的连接管Ⅰ、Ⅱ均通过圆周氩弧焊焊接实现与对应导管的固定连接。

[0020] 前述的外套螺母1与螺套3螺纹连接后，连接管Ⅰ、Ⅱ能在外套螺母1与螺套3形成的

腔体内轴向滑移实现变形补偿。

[0021] 导管的型号为HB4‑86、HB4‑87系列导管。

[0022] 前述的连接管Ⅰ、Ⅱ的密封端端面间的补偿间隙为3～5毫米。可用于满足机上燃油

导管之间的端面直接挤压，防止产生碰撞发生形变导致密封失效。

[0023] 前述的连接管Ⅰ、Ⅱ的轴向滑移量0～6mm。燃油导管之间的轴向会随着飞机飞行姿

态变化产生轴向位移，通过0～6mm可以避免导管之间发生形变导致管路渗漏。

[0024] 前述的径向补偿角度为4°。机翼在地面及飞行过程中会有不同的折弯角度，从而

导致机翼上安装的系统管路发生弯折角度，通过4°的径向补偿，可避免载荷、结构变形、振

动及制造公差的综合作用下使产品密封失效。

[0025] 前述的密封圈2材料为丁腈橡胶，牌号为试5171。

[0026] 丁腈橡胶试5171寿命良好，可以实现首次翻修期限为10年，与机体同寿，减少了系

统额外的维护工作，提升了系统的使用维护性。

[0027] 安装过程中，先将外套螺母和连接管(带密封圈)进行组装，并与一端导管进行焊

接，然后将螺套和连接管(带密封圈)进行组装，并与另一端导管进行焊接，最后将两根导管

通过螺纹进行连接。

[0028] 设计过程中，通过外套螺母和螺套保证中间预留3至5毫米间隙，从而实现对导管

制造过程中的误差进行补偿。

[0029] 通过外套螺母和螺套的连接压紧密封圈实现对管路连接的密封作用。

[0030] 本发明种飞机用导管补偿连接器主要由外套螺母、密封圈、螺套、连接管等组成。

连接管与导管通过焊接连接，两根导管通过外套螺母和螺套进行连接，依靠外套螺母和螺

套的连接实现对密封圈的压紧作用。本发明提高了导管密封连接的可靠性，解决了HB4‑86、

HB4‑87系列等传统导管柔性连接的渗漏问题，增加了导管连接的安装性能。
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图1
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