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摘暋要:飞行载荷设计是飞行器设计的一个重要组成部分,是连接总体气动设计和结构强度设计的桥梁。本

文从飞行载荷设计所需要遵循的规范、飞行载荷的设计方法、严重载荷选取、飞行载荷的验证等方面对飞行器

飞行载荷设计的发展历程进行了回顾,并对未来飞行载荷的发展方向进行了展望。
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namicdesignandstructurestressdesign.Inthispaper,thedevelopmentofflightloaddesignisreviewedinclu灢
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0暋引暋言

飞行器从滑行、起飞、爬升、巡航到下降、着陆,

在整个运行过程中都承受着载荷。载荷一般分为

两类:气动载荷和惯性载荷。决定载荷大小及分布

的主要因素亦分两个方面:一为大气环境,二为飞

机自身特性。大气环境指空气的温度、密度、阵风



或紊流等;飞机自身特性指飞机的外形、重量、速

度、加速度、姿态等,而自身特性的许多方面又取决

于驾驶员的操作动作。在众多的决定条件中,有些

因素是随机变化的[1]。飞行载荷设计就是遵循飞

机结构强度规范(适航条例),在繁杂的因素组合条

件下,找出各部件的最大受载情况,并确定该情况

下载荷的大小和分布。

伴随着整个飞行器设计的发展历程,经过百余

年的发展,无论是国外的主制造商,还是国内的相

关科研院所,飞行载荷设计都已发展到了一个相对

成熟的阶段。本文对飞行载荷设计需要遵循的规

范、飞行载荷设计方法的发展历程、飞行载荷未来

的发展方向等方面进行综述。

1暋世界主要国家和地区军用飞机结

构强度规范发展历程

1.1暋美暋国

军用飞机结构强度规范的发展是与飞机设计

思想的发展密切相关的,飞机设计思想的发展不断

促进军用飞机强度规范的更新。国内外军用飞机

结构设计经历了静强度设计、疲劳强度设计、安全

寿命加损伤容限设计以及耐久性加损伤容限设计

等发展阶段。与之相对应,军用飞机结构强度规范

也经历了如下发展阶段:20世纪50年代为第一阶

段,以静强度设计思想为主,美军代表性强度规范

是 MIL灢S灢5700系列有人驾驶飞机结构准则;20世

纪60年代为第二阶段,以疲劳强度设计思想为主,

美军代表规范为 MIL灢A灢8860系列飞机强度和刚

度;20世纪70年代为第三阶段,以安全寿命和损

伤容限设计思想为主,美军代表规范为 MIL灢A灢

8860A系列飞机强度和刚度;20世纪80年代为第

四阶段,以耐久性和损伤容限思想为主,美军代表

规范为 MIL灢A灢8860B系列飞机强度和刚度;20世

纪90年代,规范进入成熟阶段,体现了新一代军用

飞机结构设计的特点,同时规范中涉及定量要求的

内容均留下空格,供承包方与采购方协商后填写。

各个阶段美军主要规范如表1所示。

表1暋美国军用规范的演变

Table1暋EvolutionofUSmilitarynorms

规范版本
制订

部门
颁布时间

是否

批准
相应设计思想

R灢1803系列 空军 1947.8.1 是 静强度

MIL灢S灢5700 系 列 有

人驾 驶 飞 机 结 构 准

则暋
空军 1954.12.14 是 静强度

MIL灢A灢8860系列飞

机强度和刚度
海军 1960.5.18 是 疲劳强度

MIL灢A灢8860A 系 列

飞机强度和刚度
空军 1971.3.31 否

安全寿命加损伤

容限

MIL灢A灢83444 飞 机

损伤容限要求
空军 1974.7.2 是 损伤容限

MIL灢A灢008866B 飞

机强度和刚度,可靠

性要求、重复载荷和

疲劳

空军 1975.8.22 否 耐久性

MIL灢A灢87221 飞 机

结构通用规范
空军 1985.2.28 是

强调耐久性和损

伤容限

MIL灢A灢8860B 系 列

飞机强度和刚度
海军 1987.5.20 是 疲劳加损伤容限

JSSG-2006 联合使

用规 范 指 南 飞 机 结

构暋
国防部 1998.10 是

规 定 了 新 的 结

构、新材料、新工

艺和设计方法

1.2暋俄罗斯(苏联)

苏联强度规范的发展虽然滞后于美国,但有其

自己的特点。苏联于1947年颁布的飞机强度规

范,已具有现代飞机强度规范的雏形。而1953年

颁布的《飞机强度设计指南》,则是一本较完整的飞

机载荷计算规范,其中非常详细地规定了飞机各部

件载荷计算情况、载荷计算方法和分布形式,如图

1所示。该规范中规定了全机各部件的载荷严重

情况,例如,机翼严重受载情况A、A暞、C、D、D暞等;
它们分别与飞机的具体机动动作相关联,如图2所

示;也与飞机的过载、速度(速压)有关,如图3所

示。飞机垂直俯冲状态与机翼严重载荷C情况相

对应,此时飞机法向过载ny =0,纵向过载nx =

T-X
G

。上述飞机严重受载情况都与当时军用飞

机的作战使用和训练直接关联,C情况是指飞机

俯冲轰炸机动对应的严重受载情况。随着技术不

断发展,尤其是飞行控制和精确制导武器的出现,
这类机动已经不再使用,相应的严重载荷情况也可

以不用进行强度检查。
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图1暋机翼严重受载情况[2]

Fig.1暋Criticalsituationofwing[2]

图2暋机翼载荷严重情况所对应的飞机机动[2]

Fig.2暋Maneuversforseverewingloads[2]

图3暋飞机垂直俯冲情况[2]

Fig.3暋Verticaldiveofaircraft[2]

1964年、1968年,苏联《飞机强度设计指南》进
行了补充,这两个版本的强度规范与1953年版的

差别不大。

1978年,苏联出版了新的强度规范,并在1986

年进行了补充。该版本的规范,除了保留了1953
年版本中有关机翼载荷的计算情况外,对尾翼载荷

计算,特别是机动载荷计算进行了重大修改,取消

了原来的第一机动、第二机动等载荷情况,代之以

求解飞机运动方程来确定载荷严重情况。

1.3暋中暋国

新中国建立后,从第一个“五年计划暠起,就制

定了“从仿制、摸透到自行设计暠的发展方针。20
世纪60年代,我国引进苏联1953年版的《军用飞

机强度设计指南》,并将其直接进行翻译,作为飞机

设计使用的强度规范(《飞机强度设计指南》)。航

空部在1975年以《军用飞机强度设计指南》为蓝本,
编制出我国第一本强度规范,即《飞机强度规范》(试
用本),其中规定了飞机各部件设计的若干种载荷严

重情况,并给出了载荷计算方法和分布形式。

1986年,我国正式颁布了国家标准 GJB67-
85《军用飞机强度和刚度规范》(简称国军标)[3],该
规范是以美国空军 MIL灢A灢008860系列规范为主

要参考,并结合我国当时飞机设计的实际情况而编

制的。其中规定了飞机纵/横/侧向机动所规定的

座舱位移形式(如图4所示),求解飞机机动过程,
选出飞机严重受载情况下的参数,并计算全机和各

部件的载荷。

图4暋座舱纵向操纵位移-时间图[3]

Fig.4暋Longitudinalcockpitdisplacementtimediagram[3]
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2008年,新 版 《军 用 飞 机 结 构 强 度 规 范》
(GJB67-2008)由中国人民解放军总装备部批准

颁布[4],作为军用飞机飞行载荷设计的依据。该规

范总结了多年来军用飞机的设计经验,并参考了美

军《联合使用规范指南》(JSSG-2006),是一本适

用于新一代军用飞机研制的《军用飞机结构强度规

范》。

2暋世界主要国家和地区民用飞机适

航条例发展历程

适航来源于公众利益和航空工业发展的需求。
适航是指航空器能在预期的环境中安全飞行(包括

起飞和着陆)的固有品质,这种品质可以通过合适

的维修而持续保持。“飞机适航标准暠是民用飞机

设计、研制、生产及使用维护中必须满足的最低安

全标准,是多年来民用飞机研制、生产及使用维护

经验的总结。

2.1暋美暋国

美国民用航空规章FAR有着悠久的历史,随着

FAA(联邦航空局)的发展、设计技术的进步以及对

运营故障和事故的研究而在不断修订和更新。其中

FAR灢23部是正常类、实用类、特技类和通勤类飞机

适航规定,FAR灢25部为运输类飞机适航标准。

1903年莱特兄弟首次航空飞行成功,1926年

美国成立航空司,并颁发第7号航空通报(基本要

求),对飞行员、航图、导航、适航标准进行管理。从

1928年到1933年颁发了一系列航空通报,对飞机

结构、发动机和螺旋桨、飞机部件和附件提出了适

航要求。1934年把航空司更改为航空局,并开始

制定 民 用 航 空 规 章,1958 年 相 继 制 定 颁 发 了

CAR04(飞机适航要求)、CAM04(要求和解释材

料)、CAR03 (小 飞 机 )、CAR06 (旋 翼 机 )、

CAR04a灢1(TSO)、CAR7(运 输 类 旋 翼 飞 机)。

1958年把航空局更改为联邦航空当局(FederalA灢
viationAgency,简称 FAA),1965年制定颁发了

FAR21部《适航审定管理程序》,并把CAR相继转

换成FAR,1966年联邦航空当局更名为联邦航空

局(FederalAviationAdministration),不断采用修

正案的形式对适航规章进行更新。

FAR灢25部飞行载荷条款中有较大变化的为

25.333“飞行机动包线暠和25.341“阵风和紊流载

荷暠。25.333条删除了阵风包线,25.341条更新了

离散阵风设计准则,并增加了连续阵风设计准则。

2.2暋欧暋洲

欧盟和美国在民用航空界的竞争需求促进了联

合航空局(JAA)的诞生。20世纪70年代初,在欧盟

范围内成立了JAA,当时的JAA主要负责大型运输

类飞机和发动机的适航技术要求。1987年JAA的

工作范围扩展到了运营、维修和人员执照。1990年

JAA正式成立,在欧洲统一了民用飞机的安全要

求———JAR。这时的JAA不是一个法律框架下的

机构,而是一个协会,在每个主权国家同时存在适航

当局,如DGAC灢F、DGAC灢S、LBA、CAA等。
随着欧盟国家一体化步伐的前进,以及欧洲民

用航空竞争的需要,2002年欧盟决定成立具有法

律权限的欧洲航空安全局———EASA。EASA 全

面接替原JAA的职能,并根据欧盟法律在成员国

内具有强制权限。开始制定CS灢21、CS灢23、CS灢25、

CS灢E等适航规章。2004年EASA正式宣布成立。

EASA合格审定规范的规章多源自于原JAR的相

关文件,例如CS灢25就源自于JAR灢25。
经过近十年的发展,EASA 已经成为与 FAA

拥有同等话语权的重要适航当局,EASA规范也成

为与FAR规范同样重要的规范。
在飞行载荷部分,CS灢25部相对于FAR灢25部

有着 显 著 差 异 的 是 25.331(c)(2)校 验 机 动、

25.341阵风载荷与25.349(a)滚转机动。目前来

看,国际上通常采用CS灢25部的要求作为等效安全

来代替FAR灢25部的规定。
在检验机动的要求上,CS25.331(c)(2)采用

了较 为 合 理 的 正 弦 驾 驶 舱 操 纵 曲 线 代 替 了

FAR25.331(c)(2)中对俯仰角加速度提出的要

求,如图5所示。

图5暋CS灢25部校验机动的驾驶舱操纵曲线[5]

Fig.5暋Checkmaneuvercockpitdisplacement

timediagraminCS灢25[5]
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在滚 转 机 动 的 动 作 上,CS25.349(a)比

FAR25.349(a)增加了要求,即在速度VA 与VC

时,在达到稳定滚转速率时要求操纵器件突然回到

中立位置。

对于25.341阵风载荷,CS灢25部与 FAR灢25
部相比,主要差异是连续阵风参考速度不同,此外

针对翼吊布局的飞机增加了25.341(c)条的阵风

设计要求。

2.3暋俄罗斯(苏联)

由于历史原因,苏联最初在发展民用飞机产业

时,制定了一套与西方国家不同的适航体系与标

准。苏联解体后,俄罗斯才开始逐步将民用飞机适

航标准向西方靠拢。1991年12月30日,俄罗斯

等12个独联体国家在明斯克成立了国家间航空委

员会(IAC),通过了“关于民用航空和空间使用的

国家间协议暠,为这些成员国家制定了统一的适航

条例和法规,对运输类飞机采用 AR灢25部为适航

标准,该条例采用与美国FAR灢25部章节对应的方

式编制。

与FAR灢25部相比,AR灢25部通常要求更为严

苛,在较多条款上与FAR存在不同之处。例如在

25.349条款中增加了增升构型下滚转机动的要

求;在当量空速VC~VD 范围内,AR灢25要求负向

最大载荷系数均保持与VC 为同一值,而 FAR灢25

要求从VC 的-1线性变化到VD 的0,如图6~图

7所示。

图6暋FAR灢25规定的机动包线[6]

Fig.6暋ManeuverenvelopeofFAR灢25[6]

图7暋AR灢25规定的机动包线

Fig.7暋ManeuverenvelopeofAR灢25

2.4暋中暋国

我国的适航管理工作和适航规章标准制定相

对于美国而言,起步时间较晚。民航局以美国联邦

航空规章(FAR)为参照蓝本,分别于1985年颁布

了CCAR灢25部《运输类飞机适航标准》,1986年颁

布了CCAR灢23部《正常类、实用类、特技类和通勤

类飞机适航规定》,并相继制定35部、33部、27部、

29部、21部等,到1992年基本建立了和FAR相当

的适航审定规章体系。

CCAR灢25部经过35年的发展,已经修订到了

R4 版,新 版 还 在 制 定 中。在 飞 行 载 荷 条 款 上

CCAR灢25部与FAR灢25部无明显差异。
伴随中国航空制造业和航空运输业的日益繁

荣,中国适航体系得到了不断完善和提高,在小飞

机和机械类机载设备领域,具备了和欧美适航体系

相当的适航能力。
自2003 年 开 始,我 国 对 国 产 新 支 线 飞 机

ARJ21灢700的型号合格审定,到2014年取证成功;

2007年启动了 C919大型客机的型号合格审定工

作;2010年启动了 AG600水陆两栖飞机的型号合

格审定工作;2014年又在北京建立了中国民用航

空发动机适航审定中心,使得我国在大飞机上的适

航规范不断得到型号的实践,适航能力也在逐步

提高。

3暋飞行载荷设计方法

要准确确定飞行器的载荷,主要有以下四大环

节:载荷场景定义、机动载荷仿真、分布载荷计算、
气动弹性静力学分析。
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3.1暋载荷场景定义

合理的定义载荷场景与能否准确设计飞行载

荷息息相关,在正确理解设计规范(适航条例)的基

础上,根据规范的要求、工程设计的经验、飞行器自

身的特点选定飞行载荷设计需要的原始数据,如质

量、重心、惯量、设计高度、设计速度、过载包线等,
确定载荷计算的范围是载荷场景定义的精髓所在。

国外主制造商,如波音、空客等,在型号设计

中,较早地引入了系统工程理论,并借助这一工具,
结合大量型号的经验教训,完善了载荷场景定义的

流程和方法。在型号的研制过程中,一般会根据已

有的型号经验和具体的型号特征,制定系统全面的

载荷设计场景和要求,作为型号设计工作的依据和

参考。尤其是在型号设计早期,各专业综合权衡确

定合理的型号载荷设计场景要求,并在详细设计冻

结之前完成设计载荷构型冻结。目前整个载荷场

景定义的流程和方法都已比较成熟,并伴随新型号

的设计、新系统的引入逐步完善。但因为载荷设计

场景或要求一般为已有型号经验总结和型号设计

特征及特殊需要的集中体现,大多作为主制造商内

部型号研制设计原则和手册,基本没有公开资料可

供国内查询和参考。
国内的载荷设计虽然经过了诸多型号的设计,

积累了较多的设计要求和验证的经验,但是对于规

范,如GJB/CCAR/FAR/CS/AR等的条款差异分析

与解析不够深入,还缺乏系统全面的载荷设计场景/
要求。场景定义的发展起步较晚,国内的主机院所

都缺乏系统全面的民用飞机全机载荷设计场景/要

求,仍然存在大量偏保守的载荷场景定义和工程假

设。在很多场景的研究上亟需投入更多的精力。

3.2暋机动载荷仿真

在确定了载荷设计场景后,需要建立飞行器的

飞行动力学模型,并依据规范中规定的要求为这一

模型设置边界条件,通过数学方法对模型进行分

析,进而确定飞行器的运动姿态及相应的部件总载

荷。这就解决了载荷设计中的第二方面问题———
机动载荷仿真。

在建立飞行动力学模型时,一般把大地视为平

面,把飞行器视为刚体,则飞行器在空中的运动,既
有质心的平移,又有绕质心的转动。根据牛顿第二

定律,可以得到飞行器的基本运动方程:

mdV
dt=F

mdL
dt=

ì

î

í

ï
ï

ï
ï M

(1)

对这一运动方程进行求解,可以得到飞机的运

动姿态及相应的载荷。在机动载荷仿真计算的发

展过程中,主要经历了以下三个阶段:
(1)早期阶段

在飞行器载荷设计的早期,计算机辅助设计尚

未普及,计算机的运算能力也不足以支撑完整的时

间历程分析,机动载荷的仿真分析主要是通过对数

学模型进行分析、归纳、简化,从时间历程中抽取部

件的严重载荷点。苏联1953年颁布的《飞机强度

设计指南》就是一个典型的例子,在该指南中,给出

了平尾严重载荷的计算方法。
平尾的平衡载荷:

PPH=Cmww暳q暳S暳cA

Lpw
(2)

式中:PPH为平尾的平衡载荷;Cmww为无尾飞机的

俯仰力矩系数;q为速压;S为参考面积;cA 为参考

长度;Lpw为平尾尾力臂。
在得到平尾的平衡载荷后,指南中归纳总结出

两种典型的机动状态(简称一机动和二机动)。
一机动的平尾载荷计算方法为

Pjd=PPH+Mzww

Lpw
暲K暳nmax暳G

S 暳Spw (3)

式中:Pjd为平尾的机动载荷;Mzww为无尾飞机的俯

仰力矩系数;K 为经验系数;Spw 为尾翼的参考

面积。
二机动的平尾载荷计算方法为

Pjd=暲K暳nmax暳G
S 暳Spw (4)

在民用飞机载荷设计的初期,采用的也是类似

的方法,以急剧非校验机动情况为例,该机动情况

的平尾载荷计算方法为

Lt=Ltnz=1+kr暳L毮e暳殼毮emax (5)
式中:Lt 为非校验机动的平尾载荷;Ltnz=1为1g平

飞时的平尾载荷;kr 为响应系数,可采用较保守的

kr=0.9;L毮e为升降舵单位偏转产生的平尾载荷;

殼毮emax为升降舵最大可用偏度。
综上所述,在机动载荷仿真分析的早期阶段,

军用飞机和民用飞机的计算思路和方法基本一致。
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这种方法的优点在于直击机动过程的物理本质,把
控影响飞行载荷的主要参数,方便快捷,即使在现

代飞行载荷设计的初步阶段依然适用。
(2)发展阶段

20世纪80年代,随着计算机辅助技术的进

步,研究人员所掌握的设计工具越来越丰富,开始

通过自主编程或者商用软件逐步进行机动过程时

间历程的仿真分析。但受限于计算机的运算能力,
在这一阶段,通常将飞机的机动情况分为对称机

动、偏航机动、滚转机动三大类,在每个方向上进行

单自由度或两自由度的仿真分析,对于一些机动程

度较高的战斗机,在某些工况下,研究人员开始尝

试使用六自由度进行仿真分析。
以对称机动为例,假设机动是纯对称的,速度

和高度保持不变,可以导出相对体轴系的对称机动

飞行运动方程[7]:

d毩
dt=g

v
(毩sin毴+cos毴)-

1
mv psin氄+(CLcos毩+CDsin毩)qydn[ ]s +q

dq
dt=CmqydnscA

Iz

d毴
dt=

ì

î

í
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(6)

式中,令毩·=0、q·=0,可以得到1g平飞的初始运动

参数、载荷和稳定俯仰机动时的运动参数、载荷。
在确定了1g平飞的初始运动参数后,纵向操纵面

按照不同规范的要求输入(如图4~图5所示),使
用计算机语言进行编程求解,即可得到飞行器急剧

俯仰机动的运动参数和载荷。对称机动飞行参数

时间历程的变化曲线如图8所示。

图8暋对称机动飞行参数时间历程

Fig.8暋Flightparametersofsymmetricmaneuver

(3)成熟阶段

20世纪末,随着计算机辅助设计技术的成熟,
大量的六自由度的时间历程仿真成为可能,同时,
由于先进的主动控制技术越来越多的应用于军、民
用飞行器,尤其在详细设计阶段,耦合主动控制技

术的六自由度机动载荷仿真也成为型号设计必须

解决的问题。

1995年2月,Langley首先定义了一种名为

the Langley Standard Real灢time Simulationin
C++ (LaSRS++)的飞行动力学框架结构,通过

对多种飞机的测试,证明 LaSRS++项目是卓有

成效的。随后 AIAA又开发了用于飞行器物理建

模的通用文件标准。在这些研究的基础上,国外的

主机制造商成功开发出了灵活性、拓展性高的动力

学仿真工具,并将之应用于机动载荷分析,还可与

飞行控制律耦合,机动载荷仿真结果越来越准确。
国内各大主机院所,例如沈阳飞机设计研究

所、成都飞机设计研究所、上海飞机设计研究院等,
在跟踪国外飞行仿真最新发展成果的基础上,结合

控制律的设计,陆续研发出耦合飞控系统的飞行动

力学仿真模型,并成功应用于机动载荷分析。国内

某型机耦合控制律的机动载荷分析结果如图9
所示。

(a)侧杆位移时间历程

(b)左副翼偏度时间历程

(c)右副翼偏度时间历程
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(d)左扰流板偏度时间历程

(e)右扰流板偏度时间历程

(f)滚转角速度时间历程

(g)滚转角加速度时间历程

(h)滚转角时间历程

图9暋六自由度机动载荷分析结果

Fig.9暋Resultofmaneuverloadfor6灢DOF

3.3暋分布载荷计算

完成了机动载荷分析后,仅仅只是获得了飞行

载荷的概貌,要开展强度分析,还需要知道各部件

载荷的分布———即通过压力分布数据获得各部件

气动载荷的分布,再结合质量数据,求解出惯性力

分布,将气动力、惯性力分布叠加,获得“净载荷暠的

分布。

气动载荷的分布,主要是指以下两方面:(1)翼

面展向压心位置/翼面展向力的分布;(2)翼剖面的

压心位置/翼剖面弦向的载荷分布。

气动分布载荷计算的发展与机动载荷仿真相

似,也主要分为三个阶段。

(1)早期阶段

早期的气动分布载荷计算,主要是通过工程估

算或者理论计算的方法,利用小扰动线化理论,将

一般的扰流问题线化为几个解的叠加[8]。

基于线化假定,可以将绕翼型(三元问题也与

此类似)流动的问题线化为几个解的叠加,既弯扭

贡献、迎角贡献、弯度贡献(舵偏)及厚度贡献四个

部分的叠加。在实际计算中,如果仅仅需要压差系

数殼Cp,而不是求压力系数Cp 时,通常略去对殼Cp

无贡献而仅仅对Cp 有贡献的对称厚翼部分。

一般将上述扰流问题称为“基础气动力计算暠。

根据实际需要,研究人员通过编制程序即可完成

“基础气动力计算暠,进而结合机动仿真分析的结

果,获得气动分布载荷。

(2)发展阶段

随着风洞试验技术的成熟,逐渐转化为以风洞

测压试验为主要依据求解部件气动力的分布。

风洞测压试验就是在风洞模型表面的适当位

置布置测压孔,测压孔通过导管与压强传感器相

连,即可测得模型表面的压强分布,如果全面进行

高低速测压试验,建立一整套高低速的压力分布数

据库,通过插值即可求得气动载荷分布。某型机的

风洞测压试验现场图如图10~图11所示。

图10暋高速风洞测压试验

Fig.10暋Pressuredistributionwindtunnel

testofhighspeed
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图11暋低速风洞测压试验

Fig.11暋Pressuredistributionwindtunneltestoflowspeed

使用风洞测压试验结果获得载荷分布积分后,
一般与机动载荷仿真分析得到姿态及总载荷是不

一致的,这种不一致,俗称“载荷不平衡暠。造成这

种不平衡的原因有很多,既有风洞试验模型的不协

调性,也有测力测压试验修正体系的不协调性。如

何解决这种不平衡,给出合理有效的分布载荷,是
研究人员需要重点研究的问题。

(3)成熟阶段

近些年,计算流体力学(CFD)技术日趋成熟,
计算数据也越来越多地应用于型号设计中。CFD
技术通过对计算域进行离散,采用数值方法在上述

离散网格点对控制 方 程 (Navier灢Stokes方 程 或

Euler方程)进行求解,以获得流场在离散空间和

时间序列上的定量描述,用以研究和预测流体的运

动规律、对物体的作用特征等。通过数值模拟的方

法可以任意改变研究对象的外形和流体性质,可以

更加方便、高效、低成本地分析飞行器的气动分布,
为分布载荷的计算分析带来了极大便利。在国外,
鉴于CFD技术的高效性、经济性,越来越多的主机

制造商倾向于以 CFD数据为主,风洞试验数据为

辅作为载荷计算的主要输入。在国内,CFD 技术

也越来越受到载荷工程师的青睐。CFD 技术在

A380客机研制中的应用实例如图12所示。

图12暋CFD技术在 A380研发过程的应用

Fig.12暋ApplicationofCFDtechnologyinA380

3.4暋气动弹性静力学分析

弹性结构在气动载荷中会产生气动弹性现象,

20世纪30年代,Cox和Pugsley首先提出了“气动

弹性暠一词,用来描述这一现象。
气动弹性问题大致分为两类,一类是包含空气

动力、弹性力和惯性力相互作用的气动弹性问题,
称之为气动弹性动力学问题;另一类则是只包含空

气动力和弹性力相互作用的气动弹性问题,称之为

气动弹性静力学问题,这一类问题也是飞行载荷专

业的重要工作内容。
气动弹性静力学问题主要包含两种类型,一类

是扭转发散问题及载荷的重新分布,另一类则是操

纵效率及操纵反效问题。
在气动弹性静力学分析中,研究人员采用的主

要气动力分析方法是线性气动力方法,包括片条理

论、基于线化势流理论的低阶面元法和高阶面元法

等方法,这类方法能很好地和结构有限元的分析方

法相结合,重新构建一体化的静气动弹性方程,在型

号设计分析中被广泛使用。NASTRAN、ZONAIR、

ASTROS等分析软件中的气动弹性模块都使用这

类方法,但线性气动力分析方法也存在着不足,不能

用于流场压缩效应显著的跨声速范围。
为了解决上述不足,人们又研究使用高精度的

气动力方程(N灢S方程或Euler方程)和CSD(计算结

构动力学)方法相结合求解,在此基础上,发展出了

紧密耦合和松散耦合的方法。20世纪末,这类方法

在国外研究较多,进入21世纪,国内的流固耦合研

究也发展迅速。但这类方法一般分析耗费巨大,在
工程实践中往往局限于对有限状态进行校核。

基于线性和非线性气动力方法的优缺点,人们

又发展了一种准非线性方法,该方法可以引用高精

度的CFD计算数据或试验数据,可适用于大迎角等

非线性气动力状态,这一方法在近些年研究较多[9]。

4暋严重载荷选取方法

即使根据规范的要求,合理定义了载荷场景,
考虑到重量、高度、速度、机动情况等多种因素的组

合,也考虑到机动时间历程中每个瞬时的载荷,将
使载荷工况数目达到海量级别,对这些工况全部进

行载荷分布计算,即使在计算机辅助设计高度发达

的今天,也是很困难的。而即使完成了这些工况的

188第6期暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋暋闫中午等:飞行载荷发展综述



分布载荷计算,后续的强度分析工作也是不现实

的。为了不遗漏临界载荷情况,又大幅减少强度分

析的工作量,临界载荷筛选是必不可少的。
在现代飞行载荷设计的早期,受设计工具和手

段的限制,研究人员主要通过设计点法和单值包线

法[1]进行载荷的筛选:
首先,通过分析机动或阵风过程的时间历程,

结合飞机的气动特性,采用设计点的概念来挑选典

型的载荷特征点。以飞行器偏航机动的垂尾载荷

为例,如图13所示,垂尾载荷主要有三个设计点,
这三个设计点不仅载荷大小不同,其分布形态也各

不相同,第一设计点,其载荷主要由舵偏贡献产生,
属于后压心情况;第二设计点则由最大侧滑和最大

舵偏反相叠加产生,属于前压心情况;第三设计点

是由单纯的侧滑产生,属于正常压心。这三个设计

点基本概括了偏航机动过程的特征。

图13暋偏航机动响应曲线

Fig.13暋Responseofyawmaneuver

经过设计点法选择后得到的载荷结果,进一步

进行气动力分布及惯性力分布计算,并求出各框

位、肋位净载荷分布值,将多种载荷情况的某一力

素,如剪力、弯矩、扭矩等,做出沿展向或轴向的极

值包线,得到部件的单值包线,如图14所示。

图14暋部件载荷单值包线

Fig.14暋Singlevalueenvelopeofcomponentload

设计点法对于以气动载荷为主的翼面类部件

而言,如机翼、平尾、垂尾等很有效,而对于受惯性

载荷为主的机身类部件,则有些不足。伴随着设计

手段和工具的提升,为了弥补这一不足,人们在设

计点法的基础上又发展出了参数选择法和参数分

析法。结合飞机的具体情况,选择俯仰角速度q,
俯仰角加速度q

·,偏航角速度r,偏航角加速度r· 等

参数为目标参数,将这些目标参数达到极限值(最
大值和最小值)的设计点作为初选得到的载荷

工况。
随着认识的不断提高,研究人员意识到单一的

单值包线法并不能完整覆盖临界载荷工况,对于传

力路径较为简单的部件,单值包线基本能涵盖载荷

的临界情况,而对于现代飞行器的主要承力部件,

其传力路径都较为复杂,某些较大的但又不是极值

的载荷组合也会成为设计情况。为了对单值包线

法进行补充,又发展出了组合包线法[1,7,10灢11]。

组合包线法通常采用的组合为:弯矩—剪力、

弯矩—扭矩,剪力—扭矩。通常在机身类部件上选

定6~8个框位,如结构对接框(前段、中段、尾段

框),集中质量框(前起落架框、主起落架框)等典型

框位上绘制复合包线。对于翼面类部件,通常选定

4~6个剖面,如翼根剖面,操纵面区剖面、翼尖剖

面及各结构对接面等典型剖面上绘制组合包线。
某型飞机机翼典型剖面的组合包线如图15~图16
所示。

参数选择法和组合包线法的使用使得载荷筛

选越来越精细,通过多种方法的互为补充,即可最

终确定临界载荷设计情况,并得到全部的数据信

息,可以保证严重载荷情况不被遗漏。

图15暋弯矩-剪力包线

Fig.15暋Bendingmoment灢shearenvelope
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图16暋弯矩-扭矩包线

Fig.16暋Bendingmoment灢torquemomentenvelope

5暋飞行载荷的验证

飞行载荷设计本质上是一种预测技术,而为了

表明验证载荷计算方法和设计输入数据是否准确

有效,用于结构强度校核的载荷预测值相对于真实

飞行是否可靠或偏保守[12],则必须通过载荷试飞

加以验证。
飞行载荷试飞一般安排在试飞的早期阶段,在

完成必要的空速校准试飞后就可以开展载荷的试

飞。这种安排的好处包括:栙保证后续试飞安全;

栚尽早发现存在的不足;栛便于安排与其他科目的

结合试飞;栜避免测试改装失效。
经过几十年的发展,目前载荷试飞的测量方法

已基本成熟,主要分为压力分布和应变测量两种方

法,两种方法的特点如表2所示。

表2暋压力分布方法和应变测量方法的特点

Table2暋Characteristicsofpressuredistribution

methodandstrainmeasurementmethod

方法
特暋暋点

测量方式 改暋装 维暋护

压力分

布测量

直接测量,能得到

更详 细 的 弦 向 气

动载荷分布

改装工作较大,电
缆、气 管 布 线 麻

烦,坏点难以修复

维护麻烦,防
止雨水、灰尘

等污染

应变

测量

间接测量,只能得

到展 向 净 载 荷 分

布,误 差 来 源 比

较多

改装相对简单,主
要布置电缆;通过

备份解决坏点

维 护 相 对 简

单暋

暋暋在规划载荷试飞时可以根据飞机特点,针对不

同的部件合理选用不同的测量方法。常规的方案

是机翼、平尾、垂尾主翼面用应变法测量剪力、弯矩

和扭矩,机翼同时布置若干测压剖面;襟翼、缝翼等

增升装置测量表面压力分布;主飞控翼面通过应变

测量铰链力矩。测量机翼、尾翼载荷经典的方法是

在主传力路径上粘贴应变电桥(如图17所示),通
过载荷方程[13]得到翼面不同展向站位的累积净载

荷(剪力、弯矩和扭矩)。应变电桥位置的选择需要

综合考虑传力相对单纯(弯剪扭不耦合)、改装空间

足够、避开应力集中或突变区域等因素,并充分考

虑试飞中外界大气温度随高度的大幅变化,做好温

度补偿措施,这一点与地面常温试验存在很大

差异。

图17暋应变改装示意图[13]

Fig.17暋Strainmodification[13]

为了准确测量主翼面的剪力、扭矩、弯矩,地面

校准试验是必不可少的,如图18所示。

图18暋地面校准试验[14]

Fig.18暋Groundtest[14]

在飞机改装完成后,将其停在机库中约束固

定,对机翼、平尾、垂尾等主要承力结构施加各种已

知的剪力/弯矩/扭矩组合载荷,记录应变电桥的输

出,根据输入载荷和电桥输出关系优选得到剪力/
弯矩/扭矩的载荷方程,如式(7)所示[15]。试飞时

测得电桥输出后,通过此载荷方程反算出机体载

荷[15灢18]。暋
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对于副翼、升降舵、方向舵这些作动器连杆连

接的主飞控翼面,则可以在作动器连杆上粘贴应变

片测量拉/压力,进而通过不同偏度的几何关系即

可得到活动面的铰链力矩。试飞前也需要通过地

面试验校准应变与拉/压力间的关系方程。地面试

验和数据分析通常要耗费数周时间,在规划安排时

需在试飞期间预留出充足的停飞周期。
压力分布测量是在蒙皮表面粘贴测压带,或者

直接在蒙皮上打孔,用测压软管将测压孔与扫描阀

连接,采集壁面的压力分布数据。对于尺寸较大的

翼面(如机翼主翼盒),可以在蒙皮表面粘贴测压带

(外径2mm 以上),此种测试改装对试飞机原有结

构的改动较少。但对尺寸较小的结构(如前缘缝

翼,如图19所示)不适用,因为测压带对原有气动

外形的改变较大,气动干扰不可忽略。对此可以单

独加工外形相同的测压试验件,直接在蒙皮上打

孔,缺点是对原有结构有改动(需合理布置安装维

护口盖),成本高。

图19暋测压孔示意图

Fig.19暋Pressuretap

随着测量技术的发展,波音公司首先在 B787
飞机的载荷试飞中采用了一种新型的带状压力测

压系统[19],该系统尺寸较小,可以直接贴在蒙皮表

面,直接输出压力值的电信号。在获得壁面的压力

分布数据后,通过对封闭曲面积分可以得到翼面的

气动载荷,取得了较好的效果。但这种方法在国内

的载荷试飞中应用尚未普及,亦无成功案例。
通常,载荷试飞不直接验证严重载荷[20],因此

无需进行临界情况的试飞。而且飞行载荷主要分

析频率2Hz以下的机体静载荷,适用定常气动假

设[21]。多数情况下机动试飞中机体所受的气动力

是不断变化的,因此机动动作越剧烈,非定常气动

影响越大。除失速或抖振外,计算分析模型主要使

用定常气动力,因而试飞机动动作应尽量保持较长

时间稳定段。失速或抖振试飞侧重于通过试飞测

量理论上难以准确预测的气动力,尤其是测量平尾

上的非对称载荷[22]。

选择试飞点(一个试飞点指特定速度、高度、重
量重心、过载与机动动作的一种组合)的基本原则

是保证试飞安全。除必要的失速和抖振试飞外,载
荷试飞在飞行手册规定的包线范围内进行即可。

试飞完成后需从大量试飞数据中挑选出与试

飞大 纲 要 求 符 合 性 最 好 的 试 飞 结 果 进 行 分

析[23灢24]。对比分析流程图如图20所示。在用载荷

方程计算载荷时,需要设置电桥零值。尾翼内没有

油箱,在试飞前停机状态可以将电桥的初始值赋值

为零。机翼则不同,可以将空油箱对应的电桥输出

作为零值,每架次机翼油箱内装载燃油后,试飞前

停机状态的电桥初始值是零值加燃油惯性力产生

的电桥输出值[25]。

图20暋试飞载荷对比分析

Fig.20暋Comparativeanalysisofflighttest

经处理后将设计载荷与试飞载荷进行对比。
某型机翼面站位弯矩随过载变化曲线如图21所

示,可以看出:线性部分设计结果与试飞结果吻合

很好,非线性部分设计结果比试飞结果略保守。

图21暋翼面站位弯矩对比

Fig.21暋Comparisonofbendingmomentofwing

压力分布的对比(如图22所示)更为直观,如
果分析与试飞测得的压力分布形态一致,曲线包络

面积接近,则两者气动载荷接近。
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图22暋某型机翼面压力分布对比

Fig.22暋Comparisonofpressuredistributionofwing

除了型号试飞中的载荷试飞,还可以在运营航

线的飞机上采集载荷数据,为飞机延寿、增大商载

等积累飞行数据作为依据[26]。

6暋飞行载荷设计展望

经过了几十年的发展,无论是国际上的主要制

造商,还是国内的主机院所,飞行载荷设计都已发

展到了一个相对成熟的阶段。国内的飞行载荷计

算能力与国际先进水平差距不大。未来国内飞行

载荷发展的方向将主要聚焦在新技术应用、试验验

证等方向,主要有以下三方面:
(1)载荷控制律一体化设计

主动控制技术是未来飞行器设计的一个重要

发展方向,无论是军用飞机还是民用飞机,越来越

多的型号采用先进的主动控制技术,而目前国内控

制律设计与载荷设计之间大多采用串联的工作模

式,相对独立,这种工作模式载荷收益有限且迭代

周期长,不利于快速迭代设计。因此,深入开展载

荷与控制律综合设计研究,对于载荷设计与控制律

设计,都具有重要的理论指导意义和工程实用

价值。
(2)弹性载荷设计

现代飞行器结构柔度大,复合材料应用比例

高,对气动弹性载荷设计的要求也越来越高。目

前,弹性载荷设计主要依赖于理论计算,而不同的

理论计算方法都存在一定的局限性,如 DLM 方

法,虽然计算速度快,应用广泛,但在跨声速区其计

算精度较差;而CFD/CSD耦合虽然可以较好地计

算飞行器的气动弹性,但其运算速度较慢,不适合

大范围的工程应用。如何综合不同理论计算方法

的优缺点,建立一套完整的弹性载荷设计体系是国

内研究人员需要重点研究的方向。

(3)飞模载荷试飞验证

飞行载荷设计最终还要进行试飞验证,当前,
型号研制多采用真机进行载荷试飞验证,成本较

高,且受改装工艺、飞行安全等影响,验证的范围也

有限。而飞模试验在载荷分析方法、气动弹性载荷

设计方法、飞行安全性的验证方面有着显著优势,
从长远来看,载荷模飞验证是必然趋势,是未来载

荷验证的发展方向。

7暋结束语

飞行载荷是飞行器设计的一个重要组成部分,
是连接总体气动和结构强度的桥梁。在超过一个

世纪的时间里,飞机设计师们在该领域进行了大量

的研究。本文通过对飞行载荷设计规范和设计方

法的研究,对设计规范、设计方法、验证方法的发展

历程、发展现状和技术特点进行逐一论述,梳理出

现有设计验证方法的优点和不足,为飞行载荷设计

方法的研究和优化提供了参考。在此基础上,结合

新理念、新技术、新材料在飞行器设计中的应用,尤
其是主动控制技术、飞模验证技术、复合材料应用

等方面对飞行载荷未来的发展方向进行了展望,为
飞行载荷设计的发展提供了可行的建议和思路。
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