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飞机冲击载荷等效静载的确定方法研究
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摘 要： 如何确定冲击载荷的等效静载对飞机结构的强度设计和验证具有重要意义。基于经典冲击载荷时域

曲线后峰锯齿波、单自由度冲击动响应理论和位移等效原则，建立冲击载荷动态缩放系数求解公式；基于三角

函数不等式关系，推导出动态缩放系数与冲击载荷作用时间、结构固有频率乘积的函数关系。建立求解冲击载

荷等效静载方法的实施流程；以简化拦阻钩系统的冲击和缩比模型的水上迫降为例，对所提方法的有效性进行

验证。结果表明：拦阻冲击载荷动态缩放系数的理论估计值与仿真计算值的相对误差小于 4%，水上迫降等效

静压与选用的设计压力相对误差为 0.9%，所建立的动态缩放系数的理论计算公式精度较高，所提方法可供工

程相关应用参考。
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Abstract： It is significant to determine the equivalent static load of impact load for the strength design and verifica⁃
tion of aircraft structures. The formula to calculate shock load dynamic effect coefficient is established based on ter⁃
minal peak saw-tooth shock pulse describing the time history of shock load， single freedom dynamic response mod⁃
el and the equivalent principle of model displacement. Then the function relationship between dynamic effect coeffi⁃
cient and the product of shock load duration and model natural frequency is deduced from trigonometric function in⁃
equality. The flow chart to determine equivalent static load of shock load is drawn according to the above theory. Fi⁃
nally this method is used to verify the equivalent static load of arresting hook system and aircraft model ditching pro⁃
cess. The comparative results show that the maximal relative error of dynamic effect coefficient of arresting impact 
load is below 4% between theoretic estimated values and numerical simulated values by FEM， the relative error of 
equivalent static pressure during model ditching test is below 0.9% between theoretic estimated value and deter⁃
mined design value. It shows that the theoretical calculation formula of the established dynamic effect coefficient has 
a high accuracy， and the proposed method has certain engineering application value.
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0　引  言

在飞机结构设计中，静强度设计已基本成熟，

由于其方法简便，计算分析与验证相对容易，已成

为结构强度安全设计的基础［1］。静强度设计在大

多数载荷工况下是适用的，然而，飞机实际所承受

的载荷形式多样［2］，不仅有静态载荷或准静态载

荷，还有一些冲击载荷，例如，弹射拦阻［3］、水上迫

降［4］、离散源撞击［5］等。对于这些冲击载荷问题，

若直接依据载荷峰值进行静强度设计，可能会导

致安全系数偏低或过于保守，使结构设计质量存

在隐患或过于笨重；若进行复杂的瞬态响应计算，

又较为费工费时，并且存在许多不确定因素，更不

便于试验验证。因此，如何获取冲击载荷的等效

静载，是结构抗冲击强度设计领域一个值得研究

的问题。

国外针对该问题开展了研究。W. S. Choi等［6］

综合振动理论和有限元法提出一种求解动态载荷

等效静载的方法，并与基于位移场的等效法和基

于应力场的等效法进行对比，证明所提方法的精

度更高；S. H. Javier 等［7］分析了大质量体冲击结构

时的等效静载，将等效静载表征为冲击体质量、冲

击速度、结构质量和刚度的函数，理论分析和有限

元仿真所得的位移曲线吻合度高，研究发现冲击

体质量与结构质量之比是影响等效机理的重要因

素；M. A. Gharaibeh 等［8］研究了电路板受冲击后的

等效静载，依据理论推导将等效静载表示为等效

弯曲刚度与冲击位移最大值的乘积，通过仿真案

例表明该方法可以节省 85% 的计算时间和 70%
的计算机资源。上述研究表明冲击载荷的等效静

载具有理论研究和工程应用价值。

国内目前在求解冲击载荷的等效静载时，通

常采用的方法有：

1） 滤波法。将原始冲击信号经过低通滤波或

小波分析后，取其幅值作为等效静载。例如，汪

覃［9］针对侵彻纸靶的过载信号提出了一种低通滤

波方法，通过该方法对冲击载荷下的加速度信号

进行了有效处理；赵勋［10］利用数字滤波方法对实

船试验冲击环境和应变响应数据进行了预处理，

预测和修正了低频冲击环境。这类方法的不足在

于，无法确定合适的滤波截止频率。

2） 时间平均法。根据冲量定理（力乘以时间

为常量）折算等效静载。例如，徐维铮等［11］基于冲

量等效原理建立了封闭空间内爆炸载荷的简化模

型，推导出准静态超压峰值的计算公式，通过数值

仿真表明该公式有效；程炜等［12］根据冲量定理建

立最大动载预估模型，计算出特定空投条件下假

人的最大动载，模型计算结果与仿真结果一致性

较好。这类方法的不足在于，在选取等效静载的

作用时间时不够严谨。

3） 动量和动能法。结合能量原理、动量原理

和达朗贝尔原理，建立等效载荷系数。例如，边文

凤等［13］根据上述三种原理，提出了水下爆炸载荷

静态等效方法，并通过算例验证了方法的可行性；

蔡林刚［14］基于超压等效法研究了内爆载荷的等效

静态载荷，理论分析结果与数值仿真结果十分吻

合。这类方法的不足在于，计算分析过程复杂。

4） 修正系数法。采用一系列修正系数，将冲

击载荷换算为等效静载。例如，耿少波等［15］分析

了线性与指数型两种爆炸冲击波衰减载荷模式下

弹性和弹塑性阶段的等效静载动力系数差异；王

江等［16］建立了一种最大动态放大系数的表达式，

并将其用于设备安装支架在特定冲击载荷作用下

的动强度评估。这类方法的不足在于，在确定修

正系数时不够严谨，缺乏理论依据。

针对以上问题，本文提出一种求解冲击载荷

等效静载的方法，通过较为严密的理论推导建立

等效静载荷与冲击载荷峰值之比（定义为动态缩

放系数）的求解公式，并给出实施流程和应用案

例，以期为飞机结构抗冲击强度的分析与验证提

供参考。

1　理论研究

1. 1　冲击波形

真实情况下冲击载荷是不规则的，通常无法

用准确的数学公式描述。为便于分析和试验，飞

机设计中常使用经典冲击脉冲。经典冲击脉冲指

的是能用简单的数学方程式精确描述的冲击脉

冲，常用的有半正弦冲击脉冲、后峰锯齿冲击脉冲

等。GJB 150. 18A—2009 建议选用的经典脉冲形

式为后峰锯齿波［17］。

从单自由度系统在半正弦波和后峰锯齿波这

两种波形冲击力作用下的响应位移来看，当冲击

力冲量一定时，两者引起的冲击响应最大值基本

一致，相比而言，后峰锯齿波的峰值较大。从结构

保守设计考虑，也应选用该波形描述冲击力。因
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此，本文采用后峰锯齿波建立冲击载荷数学模型。

1. 2　冲击响应

实测的冲击加速度时间历程及其功率谱密度

（PSD）如图 1 所示，可以看出：时域曲线也类似后

峰锯齿波，冲击能量主要集中在低频，并且随频率

的升高而急剧减小。

因此，假设结构的基频响应在冲击响应中占

主要地位。通常阻尼对冲击响应的影响很小，故

本文忽略阻尼效应。基于上述假设建立系统的冲

击响应求解方程。

采用后峰锯齿波描述冲击载荷 L（t）（外力或

基础加速度）波形，表达式为

L ( t ) =
ì
í

î

ïïïï

ïïïï

P
TD

t ( 0 ≤ t ≤ TD )

    0        ( t > TD )
（1）

式中：P 为冲击载荷峰值；TD为冲击载荷持续时间。

常见的单自由度动响应系统如图 2 所示。

对于图 2（a）模型，在零初始条件下，无阻尼单自

由度系统在任意力 f （t）作用下，响应位移 x（t）［18］为

x ( t ) = 1
mωn

∫
0

t

f ( τ ) [ ]sin ωn( )t - τ dτ （2）

式中：m 为系统质量；ωn为系统固有圆频率。

ωn = k
m

= 2πfn （3）

式中：fn为系统固有频率。

对于图 2 中的模型（b），在零初始条件下，无阻

尼单自由度系统在任意基础加速度 a（t）作用下，其

相对响应求解方程可写成：

z̈ ( t ) + ω 2
n z ( t ) = -a ( t ) （4）

其响应相对位移 z（t）表达式类似式（2）：

z ( t ) = - 1
ωn

∫
0

t

a ( τ ) [ ]sin ωn( )t - τ dτ （5）

将式（1）所示的外力代入式（2）可得：

x ( )t =

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

P
TD mω 2

n

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúút - sin ( )ωn t

ωn
                                                                              ( 0 ≤ t ≤ TD )

P
TD mω 2

n

ì
í
î

ïï
ïï

ü
ý
þ

ïïïï
ïï

TD cos [ ]ωn( )t - TD +
sin [ ]ωn( )t - TD

ωn
- sin ( )ωn t

ωn
     ( t > TD )

                  （6）

（a） 外力作用

（b） 基础加速度作用

图 2 单自由度动响应模型

Fig. 2　Single freedom dynamic response model

（a） 加速度时间历程

（b） 加速度 PSD

图 1 实测冲击加速度时间历程及其功率谱密度曲线

Fig. 1　Measured acceleration time history and its PSD
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同理，将式（1）所示的基础加速度代入式（5） 可得：

z ( t ) =

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

- P
TD ω 2

n
( )t - sin ωn t

ωn
                                                                   ( 0 ≤ t ≤ TD )

- P
TD ω 2

n

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúúTD cos ωn( )t - TD + sin ωn( )t - TD

ωn
- sin ωn t

ωn
   ( t > TD )

（7）

1. 3　动态缩放系数

定义动态缩放系数 λ 为等效静载荷 Ps 与冲击

载荷峰值 P 之比：

λ = Ps

P
（8）

静力 fs作用下，外力系统的静态位移为

xs = fs

mω 2
n

（9）

过载 as作用下，基础加速度系统的静态相对位

移为

zs = - mas

mω 2
n

= - as

ω 2
n

（10）

根据位移等效原则（即动态位移最大值等于

静态位移），综合式（6）~式（10），可建立动态缩放

系数 λ 的表达式（外力系统和基础加速度系统是一

致的）：

λ = max  [ ]λ ( )t =

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

max  é
ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú

t
TD

- sin ( )ωn t
ωnTD

                                                                 ( 0 ≤ t ≤ TD )

max  
ì
í
î

ïï
ïï

ü
ý
þ

ïïïï
ïï

cos [ ]ωn( )t - TD +
sin [ ]ωn( )t - TD

TD ωn
- sin ( )ωn t

TD ωn
   ( t > TD )

（11）

将 λ（t）对时间 t求一次导数可得：

λ′( )t =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

1
TD

[ ]1 - cos ( )ωn t                                                                            ( 0 ≤ t ≤ TD )

-ωn sin [ ]ωn( )t - TD + 1
TD

{ }cos [ ]ωn( )t - TD - cos( )ωn t ( t > TD )
              （12）

由式（12）可知，当 0≤t≤TD 时，λ'（t）≥0，λ（t）

为单调递增函数；当 t>TD时，λ'（t）先大于 0 后谐频

震荡，即 λ（t）先增加后震荡减小。因此，λ（t）最大

值发生在 t>TD的第一个峰值时刻。

通过数值方法求解式（11）下式的最大值，可

以得到 λ（t）在 t>TD 时段的最大值，即要求的动态

缩放系数：

λ = max  
ì
í
î

ïï
ïï

ü
ý
þ

ïïïï
ïï

cos [ ]ωn( )t - TD +
sin [ ]ωn( )t - TD

TD ωn
- sin ( )ωn t

TD ωn
（13）

令 a=TDωn，进一步将式（13）max 之后大括号 中的表达式展开整理得：

λ ( )t = cos [ ]ωn( )t - TD +
sin [ ]ωn( )t - TD

TD ωn
- sin ( )ωn t

TD ωn
= cos( )ωn t cos a + sin ( )ωn t sin a +     

             1
a
[ ]sin ( )ωn t cos a - cos( )ωn t sin a - sin ( )ωn t = cos ωn t ( )cos a - sin a

a
+ sin ( )ωn t ⋅

             ( )sin a + cos a
a

- 1
a

= 1 + 2
a2 [ ]1 - ( )a sin a + cos a ⋅ sin ( )ωn t + φ ≤ 

             1 + 2
a2 [ ]1 - ( )a sin a + cos a                                                                                                           （14）

式中：φ 为相位。
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tanφ= cos a-( sin a/a )
sin a+( cos a/a )-( 1/a )

= a cos a- sin a
a sin a+ cos a- 1

（15）

综 合 式（13）和 式（14）可 得 ，动 态 缩 放 系 数

可取：

λ = 1 + 2
( )TD ωn

2 { }1 - [ ]( )TD ωn sin ( )TD ωn + cos( )TD ωn （16）

根据式（3），将式（16）写为工程上常用的固有 频率 fn的形式，可得：

λ = 1 + 2

( )2πTD fn

2 { }1 - [ ]( )2πTD fn sin ( )2πTD fn + cos ( )2πTD fn （17）

本文将式（17）作为评估结构抗冲击强度的简

化公式。它只与冲击力作用时间和结构固有频率

有关，是两者乘积（TD fn）的函数。求得 λ 之后，将

冲击力峰值 P 乘以 λ，就可得冲击载荷的“等效静

载荷”，将这个值作为外载荷，进行结构静强度设

计和校核。

根据式（17）得到的动态缩放系数 λ 随（TD fn）

的变化曲线如图 3 所示，可以看出：

1） λ 先随（TD fn）增大而增大，而后震荡衰减并

逐渐趋近于 1；
2） 当（TD fn）≤0. 37 时，λ 值小于 1；
3） （TD fn）在 0~0. 65 范围内，λ 一直随之增

大，最大值约为 1. 26。

2　实施流程

根据上述理论分析，为便于实际使用，建立求

解冲击载荷等效静载方法的实施流程，如图 4所示。

首先确定所需的 3 个输入参数（冲击载荷的峰值 P
及其持续时间 TD，待冲击结构的第一阶固有频率

（基频）fn；其次将输入参数带入式（16），计算出动态

缩放系数 λ；最后将 λ与 P的乘积作为等效静载。

3　设计案例

3. 1　拦阻冲击载荷的等效

将拦阻钩简化为单梁+弹簧模型，如图 5 所

示。梁长 2 m，与 Oy 轴负向呈 45°夹角，横截面为

等直圆环，圆环外径为 0. 05 m，内径为 0. 04 m。材

料为合金钢，材料弹性模量为 200 GPa，泊松比为

0. 3，密度为 7 800 kg/m3。在梁靠近原点 O 一端   
1/10 处布置一线性弹簧，仅提供 y 向刚度，用于调

节梁绕 Oz 轴的弯曲频率。采用 MSC. PATRAN
建立该结构的有限元模型，如图 6 所示。

图 3 λ 随（TD fn）的变化曲线

Fig. 3　λ changes with （TD fn）

图 4 求解冲击载荷等效静载方法的实施流程

Fig. 4　Flow chart to determine equivalent 
static load of shock load

图 5 拦阻钩简化模型

Fig. 5　Simplified model of arresting hook
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分别设弹簧刚度值为 1×105、1×106、1×107、

1×108 和 1×109 N/m，仿真计算拦阻钩有限元模

型的第一阶固有频率。这 5 个刚度值下，梁绕 Oz
轴的第一阶固有频率和圆频率如表 1 所示。

在梁自由端施加沿 x 轴正向的集中冲击力时

间历程，力曲线如图 7 所示，可以看出：冲击力实际

作用时间为 50 ms，峰值 P=100 N。

利用 MSC. PATRAN 中的 SOL112 模态法计

算上述 5 种不同刚度下自由端的位移时域响应，提

取最大响应幅值，如表 2 所示。

在梁自由端施加沿 x 轴正向的静态集中力 Fs，

使自由端产生如表 2 所示相同的最大位移幅值。

此时可得不同刚度下，由有限元静力计算得到的

最大缩放系数 λ=Fs/P。由式（17）估算得到的 λ 和

有限元计算得到的 λ 的对比如表 3 所示，可以看出：

理论估计值与仿真计算值相对误差的最大值小

于 4%。

3. 2　水上迫降载荷的等效

以 ARJ21-700 飞机缩比模型的水上迫降水载

荷测量试验为例［19］说明迫降水载荷的处理过程。

试 验 测 得 的 机 身 某 处 的 压 力 时 间 历 程 如 图 8
所示。

图 8 机身测点压力时间历程［19］

Fig. 8　Pressure time history at fuselage 
measuring position［19］

图 7 冲击力时间历程

Fig. 7　Time history of shock force

图 6 拦阻钩有限元模型

Fig. 6　Finite element model of arresting hook

表 2　不同刚度下的位移幅值

Table 2　The max displacement amplitudes under 
different stiffness

序号

1
2
3
4
5

弹簧刚度/（N·m-1）

1×105

1×106

1×107

1×108

1×109

最大位移幅值/mm

20. 000  
6. 260
1. 810
0. 433
0. 263

表 1　不同刚度下的频率数值

Table 1　The frequencies under different stiffness

序号

1

2

3

4

5

弹簧刚度/
（N·m-1）

1×105

1×106

1×107

1×108

1×109

固有频率/
Hz

0. 925 28

2. 909 00

8. 707 50

19. 166 00  

22. 514 00  

固有圆频率/
（rad·s-1）

  5. 813 7

18. 278 0

54. 711 0

120. 420 0  

141. 460 0  

表 3　不同刚度下 λ 理论值与仿真值比较

Table 3　The comparison of λ theory values and 
simulation values under different stiffness

序号

1

2

3

4

5

弹簧刚度/（N·m-1）

1×105

1×106

1×107

1×108

1×109

λ 计算值

0. 141

0. 434

1. 070

1. 030

0. 901

λ 估计值

0. 145

0. 446

1. 110

1. 040

0. 901

相对误差/%

2. 80

2. 80

3. 70

0. 97

0
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从图 8 可以看出：第一个冲击压力峰值约为    
P=900 kPa，瞬态冲击持续时间 TD=0. 015 s。对

于如图 8 所示的非严格后峰锯齿波形式的冲击载

荷，建议采用 GJB 150. 18A—2009［17］附录 C“冲击

有效持续时间”规定的方法确定冲击持续时间 TD。

飞机机身一弯频率约 9 Hz，对应的圆频率约

56. 5 rad/s。因此，无量纲参数 ωnTD=0. 848，按式

（16）计算得到的动态缩放系数为 0. 415，等效静压

为 374 kPa。
文献［20］获取等效压力的方法如下：

1） 通过模型水上迫降试验或仿真计算得到机

身关注部位的冲击压力时间历程，提取其峰值压

力 Pk；

2） 对冲击压力进行时间平均，获得峰值压力

与时间平均压力的修正系数 K1；

3） 根据标准《水面舰艇结构设计计算方法》

（GJB/Z 119—1999）获得单点压力到面压力的平

均修正系数 K2；

4） 按照公式 P=K1K2Pk计算局部等效压力 P。

文献［20］所用方法属于本文引言中提到的修

正系数法，其计算得到的机身该处的等效压力为

370. 8 kPa，即设计压力。文献［20］在确定该设计

压力时参照了 CCAR25. 533 和 GJB/Z 119—1999
相关公式，并且应用于机身强度设计中，结果较为

合理，因此选为对比参考数据。本文方法预估结

果与该设计压力的相对误差为 0. 9%。

4　结  论

1） 动态缩放系数是冲击载荷作用时间与结构

固有频率乘积的函数，冲击载荷峰值乘以动态缩

放系数，即可得等效静载幅值。

2） 简化拦阻钩系统的冲击响应分析表明，动

态缩放系数的理论估计值与仿真计算值相对误差

小于 4%，说明动态缩放系数的理论计算公式精度

较高。

3） ARJ21 飞机缩比模型的水上迫降水载荷分

析表明，等效静压与选用的设计压力相对误差为

0. 9%，说明所提方法可供工程使用参考。

4） 飞机服役过程中可能遭受的典型冲击工况

包括：离散源撞击、坠撞、水上迫降、弹射和拦阻

等。所提方法可用于这些工况下冲击载荷等效静

载的求解，适用于结构冲击强度的快速分析、优化

和试验验证。
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