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民机飞行载荷的试飞验证
王兆东

(中国民航上海航空器适航审定中心 结构强度室,上海摇 200335)
The Test Flight Demonstration of Civil Airplane Flight Load

Wang Zhaodong
(Structure and Strergth Division,Shanghai Aircraft Airworthiness Certification Center, Shanghai 200335,China)

摘要:飞机飞行载荷的试飞验证是一种验证设计载荷可靠性的直接方法,在民用飞机飞机的适航验证中通常作为必要的符合性方法(Means of
Compliance,简称 MOC,飞行试验为 MOC6)用于验证飞机设计对规章的符合性。 在详细描述了进行飞行载荷试飞验证的规章依据、飞行载荷试

飞验证的过程和方法的同时,给出了国外飞机进行载荷试飞验证的情况和验证的实例。
关键词:飞行载荷;试飞;民机;取证;符合性方法

揖Abstract铱 摇 Flight load test is an applicable way to varify the flight load design and used as the means of compliance (MOC6) in the certifica鄄
tion for civil airplane to show compliance with relative flight loads requirements. This article demenstrates the regulatory basis, methods and pro鄄
ceedures of flight load test. Flight load test cases for foreign aiplanes are also introduced in the end of the article for support.
揖Key words铱 摇 flight load;flight test;civil airplane;certification;means of compliance

0摇 引言

中国民用航空规章第 25 部《运输类飞机适航

标准》(CCAR-25)的 25. 301 条款中明确规定“除非

表明确定受载情况的方法可靠,否则用以确定载荷

大小和分布的方法必须用飞行载荷测量来证实冶。

1摇 对试飞验证的认识

1. 1摇 试飞验证的目的

载荷是飞机结构强度设计的基础,对保证飞机

的安全性有着重要的意义,载荷试飞验证的目的是

验证载荷设计方法和所使用的数据是否准确有效。
在获取载荷试飞数据后,需按试飞状态下的载荷分

析计算结果与实测结果进行对比,如果实测结果小

于分析结果则认为载荷的分析方法是可靠保守的,
如果实测结果大于分析结果则申请人需修正载荷分

析方法并重新得到分析结果,必要时对飞机进行设

计更改以满足规章的要求。 在此类试飞过程中,一
般控制飞机主要结构部件的载荷在 80% 最大限制

载荷范围内。
除上述要求之外,有时飞机会进行关于载荷的

演示飞行,用于演示飞机各个特征速度的定义是否

满足规章的要求(如设计巡航速度 Vc 与设计俯冲

速度 Vd 的余量,设计襟翼速度的可靠性等)及验证

飞机整体结构可以安全飞行到 2. 5g 设计过载,以确

认该飞机是否可以安全使用。 此时,飞机的载荷可

能达到最大设计载荷,这种演示不但可以用于证明

载荷的可靠性,同时也演示了飞机结构设计可以满

足对设计性能的要求。
1. 2摇 对规章的理解

(1)25 部中规定了一系列载荷情况,如飞行载

荷、地面载荷、增压载荷、惯性载荷及发动机和 APU
载荷。 25. 301 条要求必须对计算这些载荷所使用

的方法通过飞行试验进行验证,除非有充分的证据

能够证明这些方法是充分保守或可靠的。
(2)飞机结构的构建包括一系列的步骤并要求

有详细的关于气动载荷、刚度、阻尼、飞控系统特性

等等,每一个步骤和项目都包含自己的验证。
(3)参照对方法的验证,25. 301(b)中的要求是

要保证对整个准确的载荷计算过程中包含的所有元

素进行验证,包括数据和分析过程,以确保整个载荷

产生过程能够可靠或保守地符合条款中对飞行载荷

的规定。
(4)某些试验测量会补充甚至替代理论模型和

方法分析结果。 某些飞行载荷研究方法例如颤振载

荷以试验数据推断出典型限制情况下的结果可作为

设计基础。

2摇 需要进行飞行载荷试飞验证的情况

在对国外某些机型的研究过程中发现,一些机

型在验证过程中并没有进行相关的飞行载荷测试或

只进行了少量的测试项目。 这是因为国外的飞行载

荷分析手段已经相当成熟,计算流体力学和风洞测

试技术已具有相当高的精度,并经过多个机型长时
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间的服役验证,确认其可靠性,所以如果新的型号没

有什么特殊而新颖的设计,那么对载荷的分析方法

就不必进行验证了。 但我国民机处在设计发展初

期,分析方法和手段从未进行过验证,也没有强大的

技术理论水平作为后盾,因此这是一项按条款保证

飞机安全性所必须要做的工作,在有至少 2 ~ 3 个型

号的数据和经验积累后才可以考虑象国外一样省掉

这一步的工作。
2. 1摇 飞行载荷试飞验证的确认

(1)申请方与局方应根据每个不同的型号具体

讨论是否需要载荷测量及其扩展要求,这样的评估

应建立在以下基础之上。
淤申请人在已认证过的型号上进行研制,对新

的重要的不同特性进行确认和评估。
于申请人在之前对确定载荷大小及分布的分析

和风洞试验方面的经验,这些经验是由申请方经过

前面的型号研制和适航审查积累起来的。 验证活动

是通过制定载荷测试大纲完成,有申请人主导完成

并经局方认可能够证明对条款的符合性。
盂各项参数的实际变化及对分析方法和风洞试

验的持续适用性。
(2)新取证的飞机通常需要进行飞行载荷方法

的验证,除非申请方有充分证据能够向局方证明不

需要。
如果申请的型号与之前研制并取证过的型号构

型相似,那么申请方所使用的分析方法如经过风洞

试验验证并有之前飞行载荷验证及载荷测量经验支

持的计算流体力学(CFD)方法,可以作为确定飞行

载荷的充分依据而不需要进一步的飞行载荷测量。
(3)申请方如果在需要进行 TC 的更改,但无权

进行型号的飞行载荷验证的情况下,将要求进行载

荷的分析来证明所做的更改符合规范的要求。
(4)在适航验证计划过程中,申请方应尽早提

交用于证实飞行载荷方法可靠性的支持性数据和试

验计划。
2. 2摇 新的或重要的不同设计特性

如果所申请飞机存在下列新的或重要的区别设

计特征时(不限于),将必须进行载荷的试飞验证。
(1)发动机安装位置由机翼改为机身;
(2)两台发动机变更为三发;
(3)下单翼变为上单翼;
(4)从典型低平尾布局变为“T冶 尾;
(5)首次使用大后掠角机翼;
(6)飞行包线的大幅扩展;

(7)加装翼梢小翼;
(8)操作面构型的大改;
(9)翼型、尺寸(展长、面积)大的更改;
(10)高升力装置构型的大改;
(11)动力装置的安装或构型的大改;
(12)飞机尺寸的大更改。

2. 3摇 其它考虑

(1)如果与之前申请人认证过的型号或载荷试

飞试验没有类似之处,那么下面部件上的载荷不能

可靠地的表明,则必须进行飞行载荷测量试验。
淤高升力装置;
于操纵面铰链力矩;
盂尾翼处的抖振载荷;
榆其它非典型装置。
(2)对于不确定的载荷状态如失速抖振,申请

人必须进行一系列具有适用性的测量试验,研发出

一种可靠的方法来得出合适的载荷。

3摇 飞行载荷测量内容

3. 1摇 测试项目

飞行载荷测量(如使用应变片、测压带、加速度

计)可以包括:
(1)主升力面上的压力 /气体载荷 /净剪力、弯

矩、扭矩;
(2)飞行试验数据结果中用来修正分析模型的

气动力学参数;
(3)高升力装置载荷及其作用点;
(4)主操纵面的铰链力矩及其作用点;
(5)由飞机的滚转、偏航机动和抖振引起的飞

机尾翼非对称载荷;
(6)对载荷分析或测量中不确定或不可靠的部

位进行应变和响应的测量。
3. 2摇 记录的飞行参数

载荷的测量状态应当考虑影响飞机载荷的不同

参数,包括飞机设计限制下的载荷系数、飞行速度、
高度、重心、惯量、推力设置、油载、减速装置设定、襟
翼和起落架位置。 这些参数必须足以推导出设计载

荷情况,通常飞行试验中的载荷不必超过设计载荷

的 80% 。
3. 3摇 飞行状态

飞行载荷测量通常包括以下状态:
(1)坡度转弯、拉起、俯冲等(验证机翼和平尾

载荷);
(2)进入失速和抖振边界状态(验证平尾抖振
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载荷);
(3)偏航机动包括方向舵规定输入和稳定

侧滑;
(4)滚转机动。
一些飞行载荷状态通过载荷试验很难准确测

量,因为它的输入条件(如突风)不能被准确地控制

和触发。 因此这种状态不需要进行载荷的测量,并
且通常故障和失效也不专门进行用于验证的测量。

下面给出两种典型状态下的具体试飞要求供

参考。
淤滚转状态,通常选择 30毅倾斜角对应的对称

载荷系数,副翼偏转时采用逐渐增大偏角的方式,从
一侧的 30毅倾斜角滚转到另一侧的 30毅。

于偏航状态,通常首先在试飞中逐步提高到

80%的设计载荷,在将试验结果及分析进行评估后

扩展到 100%的设计载荷,试飞中使用到的典型机

动状态包括协调转弯、俯冲、拉起、侧滑(有反舵和

无反舵)及滚转改出。 禁止来回反复偏转舵面。 只

允许舵面单次回到中立位置或方向舵反舵一次。 飞

机在零侧滑和非加速飞行时,方向舵突然偏转到操

纵系统的偏转限制位置或操纵面的限制点;在飞机

达到稳定平衡侧滑角时,方向舵突然回到中立位置。
3. 4摇 载荷减缓及操纵系统的影响

如果飞机安装了某种载荷减缓装置并认为其有

效,则必须通过制定合适的飞行试验大纲项目,来证

明其影响。 如果飞机具有自动控制系统,则需考虑

自动控制系统对载荷测量结果的影响。
对于有主动控制的飞机,其飞行载荷一般会低

于常规控制飞机,特别是机动载荷控制(MLC)的应

用导致修改飞机的载荷分布形态,从而减少特殊部

件上的极限载荷。 但是平均而言,涉及到较多的操

纵面,而且每个操纵面有较高的循环次数。
一般规范中没有给出主动控制的飞机和常规飞

机间的差别,波音和空客飞机在进行电传操纵飞机

的审定时都制定了相关的专用条件。
试飞项目的制定需要参考分析如何考虑电传操

纵系统对飞机的影响,通常保险的方法是考虑电传

操纵系统在工作与不工作两种状态下飞机的结构强

度都能满足规章要求。

4摇 载荷测量结果

4. 1摇 数据的对比

飞机载荷测量所获得的载荷不是直接测量获得

的,而是通过相应的应变、压力、加速度获取。 飞行

试验中得到的载荷密度与分布需要与通过分析方法

得到的载荷结果相比较。 在飞行试验和后来的修正

中不确定的项目需要仔细考虑并比较分析试验数据

使用的假设和可能性。 因为通常飞行载荷状态都不

是设计载荷情况,需要进行新的分析来产生相应状

态的载荷与测试结果相比较。
4. 2 影响测量因素

影响应变片的校正从而造成载荷不确定的因素

包括温度、结构的非线性、零点、大的局部载荷(如
发动机安装、起落架、襟翼滑轨或作动器引起的载

荷)。 静态和动态的加载也会影响应变和压力的

测量。
4. 3 修正方法

应该有确定的修正方法能够按照静或动弹性的

载荷加载特性或现存的局部载荷状况或多或少地反

映出可靠的真实载荷。 所能达到的修正精确性还要

依赖于申请人在应变片位置选择和校准试验大纲制

定上的技术水平和经验。
应变片在飞机结构上的安装位置和校准可以找

到可靠的指导性材料(见参考文献[5-6]),但不局

限于两个。
4. 4 修正的结果

无论获得什么程度的比较结果,申请人都应该

能够判断修正过程中的因素,包括外推真实试验状

态到设计载荷状态所产生的影响。
如果比较的结果很差,特别是如果分析方法低

估了飞机的真实载荷,那么申请方应重新评估对所

有部件的分析,而不是申请一个全面的修正系数。
例如:

(1)如果差异随马赫数的变化而变化,那么马

赫数修正需要评估和更正。
(2)如果减速装置打开的状态差异比干净机翼

状态的差异要大,那么减速装置打开状态下的气动

导数和展向载荷分布需要评估和更正。

5摇 载荷试飞验证的流程

飞行载荷的试飞验证在典型型号设计过程中的

位置如图 1 所示。 作为验证试验,申请人应按照 AP
-21-03R4 中的规定进行工作的安排,及时获得局

方的型号检查核准书(TIA)并配合相应的制造符合

性检查工作,参照程序中的的相关要求编制飞行试
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验大纲及试验报告供局方审查。 申请人可以根据自

己的研制计划和进度制定飞行试验大纲并与局方协

商修改后最终报局方批准。 从降低风险保障飞行安

全的角度来考虑,飞行试验分为两个阶段,并与静力

试验的大纲中规定的加载顺序联系。 第一阶段是在

飞机的静力试验进行到极限载荷之前,在这一阶段

中飞机进行一些典型正常状态的试飞,根据这一阶

段的试验结果,在静力试验进行到极限载荷前,申请

人可以根据试验数据与分析数据的对比情况,阶段

性评估自己的分析方法并在评估后根据评估的结论

可以对加在静力试验机体的载荷的大小和分布作一

些修正,飞机的载荷不能超过 80% 的限制载荷。 随

后进行 100%的极限载荷静力试验,在静力试验完

成后,试飞进入第二阶段飞行状态向外扩展至整个

包线,并进行一些演示性飞行,可能会出现高载荷的

飞行科目。

图 1摇 载荷试飞验证在型号设计中的过程示意图

6摇 国外机型载荷试飞验证的情况和

实例

摇 摇 国外的型号设计审查也经历了这样的过程,波
音 727 和波音 747 的试飞过程中都进行了大量的飞

行载荷试验项目,它们分别于 1963 年 12 月和 1969
年 12 月取得型号合格证。 在之后的波音新型号飞

机试飞内容中,在目前掌握的资料中没有载荷验证

项目。 空客 A320 飞机的试飞过程中也进行了压力

分布和载荷的测试。
6. 1摇 波音 727 飞行载荷测量

在波音 727 的飞行试验中进行了广泛的飞行载

荷测量。 在试验机上共装有 170 个代温度补偿的应

变计电桥和 14 个加速度计,用于进行飞行载荷和阵

风载荷测量。 大多数应变计是在制造飞机时安装在

结构内部的,共设置 6 个部位:左翼根站位;右翼根

站位;前机身 2 个站位;后机身 2 个站位;垂直安定

面和水平安定面。 安装加速度计是为了测量在 3 个

机身站位、4 个发动机站位、翼尖和水平安定面翼尖

的法向加速度和侧向加速度。 此外,在飞机制造期

间,安装了大约 235 个压力引气器,以测出前缘襟翼

和前缘缝翼及三缝后缘襟翼的压力分布情况。 组合

的调频 /脉宽调制(FM / PDM)磁记录系统用作机载

记录设备。
在开始飞行载荷测量计划前,3 号机进行了全

面的地面校准。 校准时,把试验机放在地面结构试

验台上,当用一系列液压作动筒施加载荷时,记录下

应变计的输出量。 加载状态包括沿机翼、机身和尾

翼的单点和多点载荷。 用计算机程序来分析各个应

变计电桥的响应,以便确定哪种电桥组合能提供最

精确的剪力、弯矩和扭矩。 测量许多应变计电桥组

合之后,取那些最精确的应变计电桥组合测量值,供
机载磁带系统记录载荷数据用。

上述试飞共需 21 飞行小时,其中 15. 9 飞行小

时用于飞行载荷和襟翼压力测量,5. 1 飞行小时用

于阵风载荷测量。 为了获得最大的飞行安全和最一

致的驾驶员技术,试验状态通常在低于预计的许用

结构载荷的 80% 载荷值时进行。 在飞行载荷测量

大纲期间,研究了几种通用的机动飞行形式。 其中

包括下滑拉起、收敛转弯、带滚转跃升、稳定侧滑、急
蹬方向舵、失速以及方向舵快速输入。 在载荷系数

从 0 ~ 2g 时进行了下滑拉起机动飞行,在 1 ~ 2g 的

范围内进行了收敛转弯。 完成了带滚转跃升机动飞

行,以便测量非对称飞行状态的载荷。
以三种额定高度:10 000ft(3 048m)、20 000ft(6

096m)和 30 000ft(9 144m)完成飞行载荷测量试验。
试验进行到襟翼放下的标牌速度。 在飞机为干净构

型时,试验进行到最大使用速度(VMO),以直至设计

俯冲 M 数(MD)的速度完成改出俯冲。
在整个飞机襟翼放下的升力能力范围内实施各

个试飞状态时,获得了在前缘襟翼、缝翼以及后缘襟

翼的气动载荷。
除了为获得低载荷系数时的精确值而增加了应

变计电桥的灵敏度之外,阵风载荷测量使用了与飞

行载荷测量试验相同的测试仪表。 飞机谨慎地穿过

预定的大气紊流区飞行,以获得阵风载荷。 低空试
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验在额定高度 4 000ft(约 1 219m)进行,飞机为干净

构型状态时以 250 节和 350 节的当量空速、在后缘

襟翼放下 20毅时以 160 节的速度进行。 在自动驾驶

仪接通和断开以及偏航阻尼器接通和断开的情况下

实施低空试验条件。 在低空,在依1g 偏差时遇到了

大的紊流。 在 20 000 ~ 25 000ft(6 069 ~ 7 620m)的
高度范围内、在空速为 M0. 85 时进行了高空阵风载

荷测量。 在自动驾驶仪断开和偏航阻尼器接通时进

行了高空试验。
6. 2摇 波音 747 飞行载荷测量

当时生产的 3 号机进行了非常广泛的飞行载荷

测量。 其主要目的是获取气动载荷,用以验证或修

改原始设计时的风洞试验或计算给出的载荷数据。
此外,飞行实测载荷还可用来确定施加于静力试验

和机体疲劳试验的载荷。 试验中,在整个设计速度

包线内及所有襟翼和起落架位置时,以 3 种高度进

行。 其机动飞行包括:拉起、收敛转弯、滚转、侧滑、
突然升降舵阶跃、扰流器工作、升降舵到平尾协调、
失速、加速、减速、起飞、着陆、滑行转弯以及地面操

纵。 整个试验共飞行 14 起落,累计 51 飞行小时。
6. 3摇 某机型的试飞测试数据分析实例

图 2 是国外某飞机的飞行载荷测试顺序载荷试

飞按照飞行高度从高到低,马赫数由低到高的顺序

进行。 所挑选的飞行情况对应的载荷在整个载荷包

线中的位置如图 3 所示。
通过图 4、图 5 和图 6 中的曲线可以看出,总的

来说,飞机在对称机动中的机翼和平尾的翼根弯矩

和实测值与分析值吻合得相对较好,只是在个别状

态中有实测值大于分析值的现象,但都是在载荷的

包线范围内,因此申请人针对实测载荷对原分析方

法进行了改进。

图 2摇 载荷测试顺序

图 3摇 载荷试飞状态下的载荷在整个载荷包线中的位置

图 4摇 对称状态机翼及平尾弯矩曲线对比

图 5摇 滚转状态平尾弯矩与铰链力矩曲线对比

图 6摇 横向状态垂尾根部弯矩与扭矩曲线对比
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