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摘暋要:M2轻型运动飞机机翼结构采用复合材料,通过静力试验对其机翼强度进行验证,对发现机翼结构设

计薄弱环节以及结构改型和发展具有重要意义。首先分析 ASTMF2245灢16机翼强度适航条款的要求;然后通

过对 M2飞机载荷包线、环境影响系数、限制载荷和极限载荷的研究,计算得到复合材料机翼载荷;最后进行机

翼限制载荷静力试验、机翼极限载荷静力试验和机翼破坏载荷静力试验,并对试验结果进行分析。结果表明:

M2飞机的极限载荷满足试验要求,复合材料机翼试验破坏载荷相对设计极限载荷的偏差为2%,M2飞机的复

合材料机翼结构设计满足静强度设计要求。
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Abstract:CompositematerialisusedinthewingstructureofM2lightsportaircraft.Thestrengthofthewing
isverifiedbystatictest.Itisofgreatsignificancetofindtheweaklinksinthewingstructuredesignandthe
structuralmodificationanddevelopment.Firstly,therequirementsofstrengthairworthinessclauseofASTM
F2245灢16wingareanalyzed.Then,thecompositewingloadsarecalculatedbystudyingtheloadenvelope,envi灢
ronmentalimpactfactor,limitingloadandultimateloadofM2aircraft.Finally,thestatictestofwinglimited
load,wingultimateloadandwingdamageloadarecarriedout,andthetestresultsareanalyzed.Theresults
showthattheultimateloadofM2aircraftmeetsthetestrequirements,thedeviationofthedamageloadofcom灢
positewingtestfromthedesignlimitloadis2%,andthestructuraldesignofcompositewingofM2aircraft
meetsthestaticstrengthdesignrequirements.
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0暋引暋言

机翼作为飞机重要的承载部件,其强度直接影

响飞机的飞行安全。因此,需要通过机翼静力试验

对其强度进行验证。对机翼承载能力进行试验研

究,对发现机翼结构设计薄弱环节以及结构改型和

发展具有重要意义。我国已经完成静力试验的飞

机主要有海鸥300轻型水陆两栖飞机、ARJ21支

线民用飞机[1]、C919飞机干线民用飞机、某型军用

战斗机和某型军用运输机[2],静力试验技术[3]有所

提升,但上述试验机的机翼均为铝合金等金属

结构。
随着通用航空和民用飞机的发展,为了提高结

构强度水平,减轻结构质量,飞机复合材料结构快

速发展。轻型运动飞机、军用飞机和宽体飞机的复

合材料使用量快速提升,已经从非承力结构发展到

次承力结构和主承力结构,目前已经进入成熟应用

阶段。民用飞机 A350的复合材料质量占结构质

量52%,B787飞机的复合材料质量占结构质量

50%,A380 飞 机 的 复 合 材 料 质 量 占 结 构 质 量

25%;而我国民用飞机C919的复合材料质量占结

构质量12%,ARJ21飞机的复合材料质量占结构

质量的3%。可见,我国在复合材料规范、设计、工
艺、制造、应用等方面与欧美发达国家相比还存在

较大差距。对于复合材料结构飞机的研制,国内缺

少复合材料环境影响系数、载荷分析和静力试验的

工程经验。顾诵芬[4]研究了下一代飞机载荷,崔德

刚[5]研究了民用飞机结构技术,黄立伟等[6]、吴炎

等[7]和刘杨[8]分别研究了机翼的载荷,陈绍

杰[9]、茅佳兵等[10]研究了复合材料结构的适航符

合性方法,郑晓玲[11]研究了复合材料飞机设计和

强度分析。
国外对复合材料结构的研究更为深入和广泛,

取得了大量有工程应用价值的研究成果[12灢14],具
体体现在新设计飞机主要承力部件大量应用先进

复合材料结构,例如 A380 复合材料中央机翼、

A400M 复合材材料翼面与机身、波音787复合材

料机翼等。

M2“风翎号暠轻型水陆两栖飞机是我国第一架

主承力结构全部为复合材料结构的飞机,复合材料

结构质量360kg,设计最大质量650kg,结构质量

占比超过90%,全机质量占比超过55%,具有一定

的先进性。
本文以 M2飞机复合材料机翼为研究对象,首

先分析 ASTM F2245的机翼强度适航条款要求;
其次研究复合材料结构环境影响系数和机翼载荷

系数,机翼载荷类型;然后计算机翼限制载荷和极

限载荷;最后研究机翼静力试验的约束和加载,对
机翼静力试验结果进行分析。

1暋研究对象

M2“风翎号暠水陆两栖轻型运动飞机采用新型

气动布局,机头水滴形全景座舱,双座并排操纵布

置,中机身布置单发电喷高级发动机和螺旋桨;机
翼采用层流翼型上单翼布置,无后掠直机翼,机翼

前缘防抖振失速设计、可调后缘襟翼。采用 T 型

尾翼,升降舵和副翼设计配重块。机身下部设计为

船底带中央浮筒和左右浮筒结构。飞机结构全部

采用高级碳纤维复合材料结构,强度大、质量轻、可
靠性和抗疲劳特性好。系统标准配置,机体和系统

维修方便。M2飞机的翼展10.1m,最大起飞质量

650kg,设 计 飞 行 高 度 3 500 m,最 大 航 程

1000km,巡航速度198km/h,最大功率平飞速度

220km/h,向上的垂向过载4g。飞行试验如图1
所示。

图1暋M2飞机飞行试验

Fig.1暋M2airplaneflighttest

2暋适航要求

军用飞机静力试验要求按照 GJB67.9A-
2008《军用飞机结构强度规范:第9部分———地面

试验》[15]开展。复合材料结构在民用飞机上的应

用始于20世纪70年代中期,1978年FAA颁布了

咨询通报 AC20灢107《复合材料飞机结构》,这是有

关复合材料的第一个适航规范。波音727飞机的

升降舵、L灢1011飞机的副翼和波音737飞机的水

平尾翼根据这一规范进行设计和适航审查。我国
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民用 飞 机 静 力 试 验 通 常 按 照 CCAR灢23 部 或

CCAR灢25部的设计规范进行适航审查。单发6座

水陆两栖海鸥300飞机是由原国防科工委批准立

项,适航要求为中国民航的《正常类、实用类、特技

类和通勤类飞机适航规定》。M2水陆两栖轻型运

动飞机严格按照现代飞机设计流程和适航审定程

序开展设计。执行标准为 ASTM F2245灢16《轻型

运动飞机性能与设计规范》[16],接受中国民航华东

管理局的适航审定。适航取证严格按照符合性验

证方法 MOC0~MOC9的适航验证方法,制定了

符合性检查单、规划了局方参与的重大试验和试飞

科目,进行了制造符合性检查,保证了适航取证的

规范性和质量。

M2水陆两栖轻型运动飞机按照适航设定要

求,完成了设计、制造、性能计算、质量计算、载荷计

算、部件试验、整机试验、地面试验和滑水试验。主

要完成全机强度静力试验、水载荷静力试验、应急

着陆试验、系留载荷试验、滑水试验、发动机动力试

验、电磁兼容试验、航电试验、操纵系统试验、操纵

功能试验、全机称重试验、全机起落架落震试验,高
度和空速校准试飞、性能试飞、操纵稳定性试飞、地
面和水面特性试飞等,均需要满足设计要求。

M2飞机机翼静力试验的目的是对机翼的载

荷、结构按进行强度验证,具体为验证机翼结构及

机翼同机身连接处机翼部分以及连接销在限制载

荷和极限载荷作用下满足 ASTM F2245灢16第5.
1.1.3、5.1.3、5.2.2节的适航要求。条款规定的

强度和变形要求如下:
“第5.1.1.3节:如果飞机因受载荷而变形,明

显改变内外载荷的分布,此种重新分布的载荷必须

被考虑。
第5.1.3.1节:结构必须能够承受限制载荷而

无有害的永久变形,在直到限制载荷的任何载荷作

用下,结构变形不得妨碍安全运行。
第5.1.3.2节:结构必须能够承受极限载荷至

少3秒钟而不被破坏。但是当用模拟真实载荷情

况的动力试验来表明强度的符合性时,则此3秒钟

的限制不适用。
第5.2.2节:对称飞行情况。暠

3暋载荷研究

3.1暋载荷系数

载荷系数主要包括复合材料环境系数、过载系

数、限制载荷系数、极限载荷系数。

3.1.1暋复合材料环境系数

由于复合材料手糊成型工艺的强度离散系数

为6% ~10%,因此对复合材料结构,根据《On
CertificationSpecifications,IncludingAirworthi灢
nessCodesandAcceptableMeansofCompliance
forVeryLightAeroplanes》CS灢VLA619系数定

义,计算限制载荷时考虑复合材料安全系数取

1.15。

3.1.2暋过载系数

M2飞机的飞行速度载荷包线如图2所示。

图2暋M2飞机飞行包线过载

Fig.2暋M2airplaneflightenvelopeloadfactor

向上最大垂向过载为4.0,向下最大垂向过载

为-2.0,载荷方向向上为正,向下为负。运输类飞

机的垂向最大过载为2.5g,轻型运动飞机的垂向

过载最大为4,因此轻型运动飞机的结构效率要求

更高。

3.1.3暋限制载荷安全系数

限制载荷安全系数通常为使用载荷,为包线载

荷的1.0倍。如果为复合材料结构,还需考虑复合

材料环境系数1.15。

3.1.4暋极限载荷安全系数

引用 ASTM F2245灢16曥5.1.2.1,除 非 在

曥5.1.2.2中有另外说明,极限载荷安全系数必须

为1.5,即nUL=1.5,极限载荷为限制载荷的1.5倍。

3.2暋载荷类型

根据 ASTMF2245灢16适航条款要求,轻型运

动飞机包线载荷主要包括:机动载荷、阵风载荷、惯
性载荷、水载荷、系留载荷、操纵面载荷、起落架

载荷。
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机翼载荷类型包括:对称机翼机动载荷、非对

称机翼机动载荷、阵风载荷。机翼极限载荷静力试

验验证对称机翼机动载荷工况。
机翼载荷主要包括:垂直剪力和弯矩、水平剪

力和弯矩、机翼扭矩。

3.3暋机翼机动载荷

机翼静强度极限载荷试验载荷,根据机翼机动

载荷工况验证机翼在对称载荷下,承受在100%飞

行包线D 点机翼限制载荷和极限载荷时的结构强

度和变形。
机翼机动载荷主要是机翼升力和质量分布引

起的垂直剪力和弯矩。升力计算采用Schrenk载

荷分布方程计算,质量计算采用三角形载荷分布

计算。
引述 ASTMF2245灢16X1.3.5.1:正向飞行时

大小按X1.3.2和1.3.3所确定的飞机正常载荷

的1.05倍计算。
机动限制载荷计算考虑飞机最大质量650kg,

机翼升力限制载荷系数=4暳1.05暳1.15=4.83。
质量计算考虑机翼质量90kg,机翼质量限制载荷

系数=-4暳1.15=-4.6。
机动极限载荷计算考虑飞机最大质量650kg,

机翼升力极限载荷系数=4暳1.05暳1.15暳1.5=
7.245。质量计算考虑机翼质量90kg,机翼质量

极限载荷系数=-4暳1.15暳1.5=-6.9。向上为

正,向下为负。
机翼升力向上,重力向下,单侧机翼机动极限

载荷总的剪力(N)和弯矩(N·m)分别如图3~图

4所示,机翼展向从机翼根肋(机翼机身连接截面)
向外,即机翼根肋是0m。

图3暋单侧机翼机动极限载荷总剪力分布(n=4)

Fig.3暋Wingultimateloadsforshearforce(n=4)

图4暋单侧机翼机动极限载荷总弯矩分布(n=4)

Fig.4暋Wingultimateloadsforbendmoment(n=4)

机翼翼根剪力限制载荷为13369N,机翼翼

根弯矩限制载荷为28037N·m;机翼翼根剪力极

限载荷为20053N,机翼翼根弯矩极限载荷为42
056N·m。机翼对称载荷为在限制载荷和极限载

荷作用下的左右对称、展向分布,载荷弦向分布作

用点为25%的弦长位置。

4暋机翼静力试验

4.1暋试验件

M2飞机机翼静力试验构型包括试验件和工

装台架构型。M2飞机机翼试验件为正常装机设

计构型,包括机翼主盒段、副翼、襟翼、机翼大梁连

接销钉、机翼与机身连接销钉、副翼驱动杆、副翼操

纵连杆。左、右机翼结构示意图如图5所示。

(a)左机翼结构

(b)右机翼结构

图5暋机翼结构示意图

Fig.5暋Sketchdiagramofwingstructure

4.2暋支持系统

机翼试验台设计为模拟机翼与机身连接方式,
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保证在试验的过程中机翼的受力方式和飞行状态

下机翼的受力方式一致。将机翼主梁通过对接销

钉固定;机翼根肋通过根肋销钉与底座连接。M2
飞机对称载荷状态机翼限制载荷和极限载荷试验

时,左右机翼连接在工装台架上,工装台架固定于

地面,安装方式如图6所示。

图6暋机翼支持结构

Fig.6暋Wingsupportstructure

4.3暋试验方法

由于机翼翼肋和大梁为对称结构,上翼面加载

和下翼面加载对主结构的强度校核效果相同,因此

采用反向加载的方法。即对称载荷采用左右机翼

脱离机身单独进行试验,将机翼倒置(下底面朝

上),在机翼连接销处用设计的工装夹具支撑约束

机翼,机翼其他部分悬置。机翼下表面加载沙袋,
模拟机翼严重工况下的对称载荷受载形式,这种加

载方式在20世纪40年代广泛采用,其优点是准备

周期短,加载方便、直观;相比液压加载,可以大幅

降低试验费用。

4.4暋位移变形测量点

为了观测试验过程中机翼的变形,在左、右机

翼的翼尖前后缘、机翼中部前缘、机翼大梁根部布

置位移测量点,变形测量点分布位置如图7所示。

(a)左机翼位移测量点

(b)右机翼位移测量点

图7暋位移测量点位置

Fig.7暋Displacementmeasurelocation

4.5暋试验步骤

机翼静力试验步骤包括预加载试验、限制载荷

试验和极限载荷试验。

限制载荷试验的步骤为:

(1)从零逐级加载直到限制载荷,记录每级加

载后测量点的垂直方向位移值;

(2)保载30s后逐级卸载,记录每级卸载后测

量点的垂直方向位移值;

(3)试验后对试验件进行检查,结合记录的测

量结果填写试验变形记录;

(4)填写试验现场记录。

M2飞机机翼限制载荷试验加载现场如图8
所示。

图8暋机翼限制载荷试验

Fig.8暋Winglimitloadsstaticstrengthtest

极限载荷试验步骤为:

(1)从零逐级加载直到极限载荷;
(2)保持3s后,迅速卸载;

(3)检查结构是否发生破坏;
(4)填写试验现场记录。

M2飞机机翼极限载荷试验加载现场如图9
所示。
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图9暋M2飞机机翼极限载荷试验

Fig.9暋Wingultimateloadsstaticstrengthtest

5暋试验结果分析

5.1暋加载载荷及分析

机翼静力试验载荷如表1所示。

表1暋机翼静力试验载荷分析

Table1暋Wingstatictestloadsanalysis

序号 名暋暋称
要求加载

载荷/kg
实际加载

载荷/kg
相对偏差

百分比/%

1

2

3

单侧机翼限制载荷 1349.5 1350.0 0.04

机翼限制载荷 2699.0 2700.0 0.04

单侧机翼极限载荷 2044.8 2047.5 0.13

机翼极限载荷 4089.0 4095.0 0.15

单侧机翼破坏载荷 2044.8 2090.0 2.21

机翼破坏载荷 4089.0 4180.0 2.23

暋暋从表1可以看出:机翼静力试验,限制载荷和

极 限 载 荷 加 载 载 荷 相 对 试 验 要 求 载 荷 分 别 大

0.04%、0.15%,加载载荷满足试验要求;试验破坏

载荷相对设计载荷的偏差为2.23%,表明复合材

料机翼结构设计、载荷分析和强度试验的精度

较高。

5.2暋变形位移测量及分析

机翼静力试验垂向加载引起机翼垂向变形位

移,机翼极限载荷翼尖变形与载荷曲线如图 10
所示。

图10暋机翼极限载荷翼尖变形与载荷曲线

Fig.10暋Wingultimateloadsanddisplacementcurve

飞机机翼静力试验位移测量结果分析表明:
(1)M2飞机机翼限制载荷试验,左机翼翼尖

最大垂向变形位移179mm,右机翼翼尖最大垂向

变形位移 177 mm,左右偏差 2 mm,相对偏差

1.1%;
(2)M2飞机机翼极限载荷试验,右机翼翼尖

最大垂向变形位移253mm;左机翼翼尖最大垂向

变形位移233 mm,左右偏差20 mm,相对偏差

7.9%;
(3)M2飞机机翼翼尖(L2、R2)变形位移载荷

曲线为线性关系,加载位移过程稳定,结构变形

合理;
(4)M2飞机机翼左右翼尖的前缘点与后缘点

(L2 与L3、R2 与R3),位移载荷曲线吻合,说明加

载载荷和位置正确,没有附加扭矩;左右机翼2号

点和3号点展向位移对称性好,说明机翼结构对称

性好、试验件结构稳定性好。
(5)M2飞机左右机翼对接中 M 点的位移,机

翼限制载荷试验时最大变形2mm;机翼极限载荷

试验时最大变形3mm。说明试验支持稳定,机翼

根部大梁变形小。
(6)M2飞机机翼静力试验结果证明 M2飞机

机翼结构满足强度设计要求。
(7)M2飞机机翼结构满足 ASTM F2245灢14

第5.1.1.3、5.1.3、5.2.2节的适航要求。

6暋结暋论

(1)通过机翼限制载荷静力试验、极限载荷静

力试验和破坏载荷静力试验的验证,表明 M2飞机

的机翼载荷满足适航设定的要求。
(2)主承力结构全部为复合材料的 M2飞机,

其机翼结构设计满足静强度设计要求。
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