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飞机飞行载荷的简化计算方法研究

史红伟，薛子涵，罗洋，陈小荣

（中国航天空气动力技术研究院  彩虹无人机科技有限公司， 北京  100074）

摘 要： 飞行载荷分析是一项复杂而繁重的工作，研究一种适用于方案设计阶段飞行载荷的快速分析方法，对

于提高飞行载荷的计算效率具有重要意义。基于小扰动线性分析理论，归纳翼身气动载荷、平尾气动载荷、垂

尾气动载荷、舵面铰链力矩的理论计算方法，以及升力面的气动载荷分布、惯性载荷分布、剪力和弯矩的工程计

算方法，即飞行载荷的简化计算方法。针对某型单座竞技飞机的飞行载荷，以外形尺寸、质量特性和气动导数

作为输入，通过 Matlab 仿真分析，得到各个部件的气动载荷、惯性载荷、舵面铰链力矩、剪力和弯矩等参数响应。

结果表明：该简化方法能够根据较少的输入数据快速求解出各个动力学参数，计算结果可以作为方案设计阶段

结构设计的载荷输入。
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Research on simplified calculation method of aircraft flight load
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Abstract： Flight load analysis is a complex and arduous task， and developing a fast analysis method during the con⁃
ceptual design stage is of great importance to improve the efficiency of flight load calculation. Based on the small dis⁃
turbance linear analysis theory， the theoretical calculation methods of wing-body aerodynamic load， horizontal tail 
aerodynamic load， vertical tail aerodynamic load， control surface hinge moment， and the engineering calculation 
methods of aerodynamic load distribution， inertial load distribution， shear and bending moment of lift surface are 
summarized. This is a simplified calculation method of flight load. A mathematical model of a certain single seat 
competitive aircraft is established in the Matlab environment， taking the configuration dimension， mass characteris⁃
tics and aerodynamic derivative as inputs， the response process of aerodynamic load， inertial load， control surface 
hinge moment， shear and bending moment are obtained. The results show that the simplified method can quickly 
get the dynamic parameters with less input data， and the calculation results can be used to satisfy the load require⁃
ments of structural design in the conceptual design stage.
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0　引  言

飞行载荷一般指飞机在机动飞行和阵风作用

下受到的外载荷，包括气动载荷、惯性载荷等。根

据相关适航章程和设计规范，飞行载荷分为稳定

俯仰、急剧俯仰、滚转机动、偏航机动、阵风等计算

状态［1］，其分析要求覆盖最小设计重量到最大设计

重量之间的每一种重量、海平面到升限高度之间

的每一个高度、不同的速度范围以及重心范围

等［2］。作为飞机总体设计中的一项重要工作，飞行

载荷分析的准确性直接影响着全机重量参数及结

构强度，同时，过多的计算状态导致计算飞行载荷

需要耗费大量的计算时间和资源，因此对于计算

分析的快速性提出了更高的要求［3］。

在飞行载荷分析领域，马凯超等［4］采用非线性

六自由度动力学方程和 CFD 气动数据，通过机动

仿真计算了舰载运输机副翼飞行载荷，得到了载

荷边界工况；C. Michele 等［5］针对柔性大展弦比商

用飞机，基于多体动力学和非线性气动弹性方法

进行了飞行载荷分析 ；李淑萍等［6］采用 ASTM 
F2245-11 规范中的工程计算方法对通航飞机的总

载荷进行分析；张建刚等［7］采用纵向小扰动线性方

程并应用气动导数，快速仿真模拟了平尾最大载

荷工况；金鑫等［8］采用基于深度学习的飞行载荷测

试反演方法，实现了载荷分布的实时计算；闫中午

等［9］系统地梳理了飞行载荷规范的发展历程以及

飞行载荷的设计方法、验证方法、发展方向。

传统方法基于非线性六自由度动力学方程和

完整的 CFD 气动特性数据，计算精度高但耗时长，

尤其对于方案设计阶段而言，气动数据尚不完备，

而且由于需处理较多的计算状态造成计算效率不

高。相比之下，简化算法简单快速，但针对简化算

法的研究相对较少且尚未系统地应用于载荷分

析，同时分布载荷的处理又基于 CFD 方法，较难适

应方案设计阶段的快速迭代。

本文在相关研究的基础上，基于小扰动线性

分析理论［10］，提出针对方案设计阶段的飞行载荷

简化分析方法，针对纵向和横航向状态开展快速

计算分析，得到各个参数的时间历程响应，翼身、

平尾和垂尾等部件的气动载荷、惯性载荷和舵面

铰链力矩，并与分布载荷工程计算方法相结合，得

到各部件的剪力、弯矩等参数响应，便于后续进一

步开展载荷筛选，以满足方案设计阶段飞机结构

设计的载荷需求。

1　飞行载荷计算方法

1. 1　参考轴系

本文采用的坐标轴系定义如下：

体轴系：原点O为飞机质心，Ox轴平行于机身

轴线，指向前；Oy轴垂直于对称平面，指向右；Oz
轴位于对称面内与Ox轴垂直，指向下。

风轴系：原点 O为飞机质心，Oxa轴指向飞行

空速方向；Oya轴垂直于对称平面，指向右；Oza轴
位于对称面内与Oxa轴垂直，指向下。

1. 2　稳定俯仰状态

稳定俯仰属于对称机动，其状态为俯仰角速

度恒定，俯仰角加速度为 0 的一种平衡状态。

在风轴系中可以得到飞机纵向运动平衡方

程［10］为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

(CL0 + CLαα+ CLδe δe + CLq q̄ )QSw = nzG

(Cm0 + Cmαα+ Cmδe δe + Cmq q̄ )QSwC= 0
q= g ( nz - 1 ) /V

     （1）

式中：α为全机攻角；δe为升降舵偏角；Q为飞行动

压；q为俯仰角速度；q̄为无量纲俯仰角速度，q̄=
qC
2V；g为重力加速度；V为飞行速度；nz为全机纵向

过载系数。

由此可以得到稳定俯仰状态的配平参数、翼

身气动载荷、平尾气动载荷以及升降舵铰链力矩。

翼身气动载荷包括机翼气动载荷和机身气动

载荷两部分［11］，合计如下：

Lwb = QSwCLwα ( α- α0w ) （2）
平尾气动载荷包括水平安定面气动载荷和升

降舵偏转产生的气动载荷两部分［11］，合计如下：

Lt = CLtα
é
ë
êêêê

ù
û
úúúú( 1 - εα )α+ lt q

V
- εαα0w + φan QSt +

CLtδe δeQSt （3）
升降舵铰链力矩［10］：

He =ì
í
î
CHe0 + CHeα

é
ë
êêêê( 1 - εα )α+ lt q

V
- εαα0w +

ü
ý
þ

ù
û
úúúú

lt q
V
φan + CHeδe δe QSeCe                             （4）

翼身惯性载荷：

Fwb = -nzGwb （5）
平尾惯性载荷：

Ft = -nzGt （6）
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式（1）中的 G、Sw、C、CL0、CLα、CLδe、CLq、Cm0、

Cmα、Cmδe、Cmq，式（2）~式（6）中的 α0w、εα、φan、St、Se、

lt、Ce、Gwb、Gt、CLwα、CLtα、CLtδe、CHe0、CHeα、CHeδe 等参

数的定义将在下文中给出。

1. 3　急剧俯仰状态

急剧俯仰为对称机动的另一种运动形式，初

始状态为飞机纵向过载系数等于 1 的定常平飞（升

降舵三角形输入如图 1 所示）。在配平飞机后，升

降舵以操纵系统所能提供的最大可用速率偏转，

如果舵面操纵运动采用图 1 实线所示的三角形位

移−时间曲线能够达到规定的载荷系数，则采用

此种操纵运动；否则，采用图 1 虚线所示的梯形操

纵运动［1］。

采用小扰动线性理论，在风轴系中可以得到

飞机纵向短周期模态运动方程，忽略平尾处的洗

流时差效果，运动方程［10］如下：

ì
í
î

Δα̇= -ZαΔα+ Δq- ZδeΔδe
Δq̇= M̄αΔα+ M̄ qΔq+ M̄δeΔδe

（7）

由此可以得到急剧俯仰机动状态的运动参

数、翼身气动载荷、平尾气动载荷以及升降舵铰链

力矩。

纵向过载系数［11］：

nz = (-VΔα̇+ ΔqV ) /g+ 1 （8）
攻角：

α= Δα+ α0 （9）
升降舵偏角：

δe = Δδe + δe0 （10）
式中：α0 为初始定常平飞时的全机攻角；δe0 为初始

定常平飞时的升降舵偏角。

翼身气动载荷、平尾气动载荷及升降舵铰链

力矩的计算方法同式（2）~式（4）。

翼身惯性载荷：

Fwb = -( nz - Δq̇lw/g )Gwb （11）
平尾惯性载荷：

Ft = -( nz - Δq̇lt/g )Gt （12）
式中 lw、lt的定义见下文。

1. 4　偏航机动状态

偏航机动属于非对称机动，其状态为突然偏

转方向舵对应的机动情况。方向舵偏转产生的动

态响应过程如图 2 所示。

采用小扰动线性理论，在体轴系中可以得到

飞机横航向荷兰滚模态运动方程［10］：

ì
í
î

ïï
ïï

β̇= Ȳβ β+(Ȳ r - 1 ) r+ Ȳδr δr
ṙ= N̄β β+ N̄ r r+ N̄δr δr

（13）

由此可以得到偏航机动状态的运动参数、垂

尾气动载荷以及方向舵铰链力矩。

侧向过载系数［11］：

图 1 升降舵三角形输入

Fig. 1　Elevator delta input

（a） 偏航状态受力情况

（b） 方向舵及侧滑角响应

图 2 偏航机动响应过程［12］

Fig. 2　Yaw maneuver response［12］
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ny = ( β̇+ r )V
g

（14）

垂尾气动载荷包括垂直安定面气动载荷和方

向舵偏转产生的气动载荷两部分［11］，合计如下：

Lv = é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúúCcvβ( )β- lv r

V
+ Ccδr δr QSv （15）

方向舵铰链力矩［10］：

Hr =
é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúúCHrβ( )β- lv r

V
+ CHrδr δr QSrCr （16）

垂尾惯性载荷：

Fv = -( ny - ṙlv/g )Gv （17）
式中：β为全机侧滑角；r为偏航角速度；δr 为方向

舵偏角；lv、Sv、Sr、Cr、Gv、Ccvβ、Ccδr、CHrβ、CHrδr的定义

见下文。

1. 5　滚转机动状态

滚转机动属于非对称机动，可以简化成两种

计算情况：一种为初始加速滚转状态，此时滚转角

速度为 0，滚转加速度最大；另一种状态为稳定滚

转状态，此时滚转角加速度为 0。
采用小扰动线性理论，在体轴系中可以得到

飞机横航向滚转收敛模态运动方程［10］：

ṗ= L̄p p+ L̄δa δa （18）
对于初始加速滚转，滚转角速度为 0，计算方

程［13］为

ṗ= L̄δa δa （19）
对于稳定滚转，滚转角加速度为 0，计算方

程［13］为

L̄p p+ L̄δa δa = 0 （20）
对应的副翼铰链力矩［10］：

Ha = 
é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúúCHa0 + CHaα( )α- α0w + la p

V
+ CHaδa δa QSaCa

（21）
式中：p为滚转角速度；ṗ为滚转角加速度；δa 为副

翼偏角；la、Sa、Ca、CHa0、CHaα、CHaδa的定义见下文。

1. 6　阵风载荷状态

垂直阵风是各种阵风中最严重的情况，阵风

载荷分析方法有常值离散阵风模型、1-cos离散阵

风模型和连续紊流功率谱模型［14］。对于方案设计

阶段，可以采用常值离散阵风形式，其线性变化规

律如表 1 所示。

采用常值垂直离散阵风形式，可以得到全机

纵向过载系数［1］如下：

nz = 1 ± KwCLα

ρH uVSw
2G （22）

式中：u为垂直阵风速度；Kw 为阵风缓和系数；ρH
为飞行高度上的空气密度。

阵风缓和系数［1］：

Kw = 0.88Ug

5.3 + Ug

（23）

质量参数［1］：

Ug = 2G/Sw
CLα gρH cpj

（24）

式中：Ug为质量参数；cpj为机翼平均几何弦长。

翼身气动载荷增量［1］：

ΔLwb = QSwCLwα

Kw u
V

（25）

平尾气动载荷增量［1］：

ΔLt = QStCLtα

Kw u
V

( 1 - εα ) （26）

翼 身 及 平 尾 惯 性 载 荷 计 算 方 法 同 式（5）~
式（6）。  

1. 7　展向载荷分布

对于升力面的展向气动载荷分布，通常有三

角形、1/4 椭圆、梯形和 Schrenk 等工程近似方法。

半 翼 展 长 度 下 展 向 气 动 载 荷 分 布 曲 线 如 图 3
所示。

表 1　阵风速度［13］

Table 1　Gust speed［13］

高度H/m

0~6 100
15 200

最大阵风强度速
度VB/（m·s－1）

20. 1
11. 6

设计巡航速度
VC/（m·s－1）

15. 2
 7. 6

设计俯冲速度
VD/（m·s－1）

7. 6
3. 8

图 3 半翼展长度下展向气动载荷分布曲线

Fig. 3　Spanwise lift distribution curves of half wing
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Schrenk 方法对应的气动载荷分布方程、剪力

和弯矩方程［15］如下：

Ws ( y )= 0.5
ì
í
î

ïï

ïï

4Li

πb 1 - 4y 2

b2 + 2Li

( 1 + λ )b
×

           ü
ý
þ

é
ë
êêêê

ù
û
úúúú1 + 2y

b
( λ- 1 ) （27）

SFs ( y )=∫
y

b/2

Ws ( y ) dy （28）

BMs ( t )=∫
t

b/2

Ws ( y ) ( y- t ) dy （29）

式中：Li为升力面气动总载荷；λ为梢根比；b为翼

展；y为展向坐标；t为某一展向位置。

对于升力面展向重量分布，通常采用三角形

工程近似方法，对应的重量分布方程、剪力和弯矩

方程［15］如下：

Wm ( y )= 2Gi

b
( 1 - 2y

b
) （30）

SFm ( y )=∫
y

b/2

Wm ( y ) dy （31）

BMm ( t )=∫
t

b/2

Wm ( y ) ( y- t ) dy （32）

式中：Gi为升力面总重量参数。

以机翼为例分析升力面综合受力情况，如图 4
所示。半翼展机翼在纵向过载 nz状态下的气动载

荷分布为Ws ( y )，惯性载荷分布为 nzWm ( y )，根部

剪力为 SF，弯矩为 BM。

机翼任意展向位置 y处的净剪力方程和净弯

矩方程为

SF ( y )= SFs ( y )- n zSFm ( y ) （33）
BM ( y )= BMs ( y )- nz BMm ( y ) （34）

2　仿真分析

2. 1　飞机参数

本文采用 A1-100（CranfieldA1）单座竞技飞机

为例开展计算分析，飞机外形如图 5 所示。计算工

况选择 1 km 海拔高度，68 m/s 指示空速，相关飞机

参数如表 2~表 3 所示。

图 4 半翼展机翼受力示意图

Fig. 4　Schematic diagram of half wing loads

 

 

图 5 A1-100 （CranfieldA1）飞机示意图

Fig. 5　A1-100 （CranfieldA1） schematic diagram

表 2　A1-100 飞机总体参数［16］

Table 2　A1-100 airplane overall parameters［16］

参数

全机重力G/N

滚转惯性矩 Ix/（kg·m2）

俯仰惯性矩 Iy/（kg·m2）

偏航惯性矩 Iz/（kg·m2）

翼展 b/m

平均气动弦长 C/m

平均几何弦长 cpj/m

翼身重力Gwb/N

机翼重力Gw/N

垂尾重力Gv/N

平尾重力Gt/N

机翼面积 Sw/m2

翼身零升攻角 α0w/rad

数值

9 261

1 310

2 800

3 850

10. 10

1. 576

1. 493

8 477

980

392

392

15. 08

-0. 030

参数

机翼力臂 lw/m

平尾面积 St/m2

平尾安装角 φan/rad

平尾下洗变化率 εα

平尾力臂 lt/m

升降舵面积 Se /m2

铰链后升降舵弦长 Ce /m

副翼面积 Sa/m2

铰链后副翼弦长 Ca/m

垂尾面积 Sv/m2

垂尾力臂 lv/m

方向舵面积 Sr/m2

铰链后方向舵弦长 Cr/m

数值

0. 095

2. 72

0. 017

0. 38

3. 986

1. 216

0. 354

1. 342

0. 327

2. 00

4. 302

1. 000

0. 490
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2. 2　定常平飞分析

定常平飞时飞机纵向过载系数为 1，根据 1. 2
节计算公式，本文分析结果与文献结果［16］对比如

表 4 所示。

从表 4 可以看出：基准配平状态下，翼身气动

载荷向上，平尾气动载荷向下，符合正常气动布局

时平尾提供抬头力矩的静稳定性设计要求；同时

本文数值计算结果与文献［16］二次迭代计算结果

基本一致。

2. 3　稳定俯仰分析

根据 1. 2 节计算公式，稳定俯仰分析结果与文

献结果［16］对比如表 5 所示。

表 4　定常平飞计算结果

Table 4　Steady level flight calculation results
参数

翼身气动载荷/N

平尾气动载荷/N

升降舵铰链力矩/（N·m）

攻角/（°）

升降舵偏角/（°）

翼身惯性载荷/N

平尾惯性载荷/N

机翼惯性载荷/N

本文分析结果

9 583

-313

-157

1. 27

-3. 17

-8 477

-392

-980

文献［16］结果

9 590

-319

-

1. 27

-3. 43

-

-

-

误差/%

0. 1

1. 9

-

0

8. 2

-

-

-

表 3　A1-100 飞机气动数据［16］

Table 3　A1-100 airplane aerodynamic data［16］

参数

全机零攻角升力系数 CL0

全机升力线斜率 CLα/rad-1

全机零攻角俯仰力矩系数 Cm0

全机俯仰力矩系数对攻角导数 Cmα/rad-1

升降舵偏转引起的全机升力系数 CLδe/rad-1

升降舵偏转引起的俯仰力矩系数 Cmδe/rad-1

升力系数对
qC
2V 的导数 CLq

俯仰力矩系数对
qC
2V 的导数 Cmq

翼身升力线斜率 CLwα/rad-1

平尾升力线斜率 CLtα/rad-1

垂尾安定面侧力系数 Ccvβ/rad-1

侧力系数对侧滑角的导数 Ccβ/rad-1

侧力系数对
bp
2V 的导数 Ccp

侧力系数对
br
2V 的导数 Ccr

方向舵偏转侧力系数 Ccδr/rad-1

数值

0. 132 0

4. 601 9

-0. 031 7

-0. 505 8
0. 306 6

-0. 775 6

1. 231 9

-3. 115 9

4. 3
2. 7

-1. 732 3
-0. 52

0. 070 0

0. 200 0

0. 132 6

参数

滚转力矩系数对侧滑角的导数 Clβ/rad

滚转力矩系数对
bp
2V 的导数 Clp

滚转力矩系数对
br
2V 的导数 Clr

副翼偏转滚转力矩系数 Clδa/rad-1

偏航力矩系数对侧滑角导数 Cnβ/rad-1

偏航力矩系数对
bp
2V 的导数 Cnp

偏航力矩系数对
br
2V 的导数 Cnr

方向舵偏转偏航力矩系数 Cnδr/rad-1

升降舵铰链力矩系数对攻角的导数 CHeα/rad-1

升降舵铰链力矩系数对升降舵的导数 CHeδe/rad-1

副翼铰链力矩系数对攻角的导数 CHaα/rad-1

副翼铰链力矩系数对副翼的导数 CHaδa/rad-1

方向舵铰链力矩系数对侧滑角的导数 CHrβ/rad-1

方向舵铰链力矩系数对方向舵的导数 CHrδr/rad-1

数值

-0. 033 7

-0. 400 0

0. 112 0

-0. 3
0. 05

-0. 034 0

-0. 107 5

-0. 056 5

-0. 13
-0. 43

0
-0. 18

-0. 3

0. 33

表 5　稳定俯仰计算结果

Table 5　Stable pitch calculation results

参数

过载系数

翼身气动
载荷/N

平尾气动
载荷/N

升降舵铰链
力矩/（N·m）

攻角/（°）

升降舵偏
角/（°）

翼身惯性
载荷/N

平尾惯性
载荷/N

机翼惯性
载荷/N

本文分析结果

工况 1
6. 5

59 389

868

-62

16. 81

-17. 14

-55 100

-2 548

-6 370

工况 2
-4. 6

-41 128

-1 516

-253

-14. 55

11. 06

38 994

1 803

4 508

文献［16］结果

工况 1
6. 5

60 577

842

-

17. 14

-17. 93

-

-

-

工况 2
-4. 6

-42 325

-1 500

-

-14. 98

11. 37

-

-

-

误差/%
工况 1

-

2. 0

-3. 0

-

2. 0

4. 6

-

-

-

工况 2
-

2. 9

-1. 1

-

3. 0

2. 8

-

-

-
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从表 5 可以看出：稳定俯仰状态下，攻角和升

降舵偏角均为定值；翼身及平尾的惯性载荷均与

气动载荷相反；同时本文数值计算结果与文献

［16］中定常转动工程化计算结果基本一致。

2. 4　急剧俯仰分析

根据 1. 3 节运动方程，以过载系数 6. 5 为例，

急剧俯仰仿真响应曲线如图 6 所示，图 6 中升降舵

采用三角形输入，上偏为负，下偏为正。可以看

出：极限过载系数为 6. 5 的工况下，翼身极限气动

载荷和平尾极限气动载荷几乎同时达到，其中翼

身气动载荷与攻角变化规律一致，而平尾气动载

荷先降后升，这是由于平尾气动载荷包括水平安

定面产生的气动载荷及升降舵偏转产生的气动载

荷两部分，水平安定面产生的气动载荷与攻角变

化规律一致，而升降舵偏转产生的气动载荷与升

降 舵 变 化 规 律 一 致 并 且 于 最 大 舵 偏 时 刻 达 到

极值。

分析结果统计如表 6 所示，同时将本文结果与

文献结果［16］对比如表 7 所示。

（a） 攻角/升降舵—时间曲线

（b） 纵向过载系数—时间曲线

（c） 翼身气动载荷—时间曲线

（d） 平尾气动载荷—时间曲线

（e） 升降舵铰链力矩—时间曲线

图 6 极限过载系数为 6. 5 的响应曲线

Fig. 6　Parameter response for max load factor of 6. 5

表 6　急剧俯仰计算结果

Table 6　Rapdid pitch calculation results

参数

极限过载系数

翼身极限气动载荷/N
平尾极限气动载荷/N

升降舵极限铰链力矩/（N·m）

对应攻角/（°）
对应升降舵偏角/（°）
翼身极限惯性载荷/N
平尾极限惯性载荷/N
机翼极限惯性载荷/N

数值

工况 1
6. 5

56 727
3 925
-189
15. 98

-3. 17
-55 100
-3 246
-6 412

工况 2
-4. 6

-37 760
-4 569
-356

-13. 50
-3. 17
38 994
2 504
4 550
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从表 6 可以看出：两种工况下，急剧俯仰状态

下的翼身极限气动载荷绝对值小于稳定俯仰状

态，而急剧俯仰状态下的平尾极限气动载荷绝对

值远大于稳定俯仰状态。

本文采用三角函数形式的舵面操纵运动数值

仿真，而文献［16］采用指数形式的校验机动工程

化分析，从表 7 可以看出：本文结果与文献结果平

尾载荷最大值基本一致（误差为 5. 8%），而文献中

的平尾载荷最小值计算结果相对乐观。

2. 5　偏航机动分析

根据 1. 4 节运动方程，偏航机动仿真响应曲线

如图 7 所示，分析结果统计如表 8 所示，同时将本

文结果与文献结果［16］对比如表 9 所示。

（a） 侧滑角/方向舵—时间曲线

（b） 侧向过载系数—时间曲线

（c） 垂尾载荷—时间曲线

（d） 方向舵铰链力矩—时间曲线

图 7 偏航机动响应曲线

Fig. 7　Parameter response of yaw maneuver

从图 7 可以看出：在方向舵阶跃输入工况下，

全机侧滑角从 0 急剧增加到最大状态，随后逐步收

敛稳定；当方向舵回零后，侧滑角反向增加并逐步

收敛稳定；期间过载系数、垂尾气动载荷以及方向

舵铰链力矩变化规律与侧滑角一致；垂尾极限气

动载荷发生在初始侧滑角最大状态。

从表 8 可以看出：垂尾极限气动载荷绝对值达

到 3 602 N，全机侧向过载系数达到极限值-1. 3。

表 7　+6.5 工况急剧俯仰结果对比

Table 7　Comparation of rapdid pitch results of +6.5 case

参数

平尾气动载荷最小
值/N

平尾气动载荷
最大值/N

本文结果

-3 510

 3 925

文献［16］结果

-2 428

 4 154

误差/%

30. 8

 5. 8

表 8　偏航机动计算结果

Table 8　Yaw maneuver calculation results
参数

垂尾极限气动
载荷/N

方向舵极限铰链
力矩/（N·m）

对应垂尾惯性载荷/N

数值

-3 602

-123

690

参数

对应全机侧滑
角/（°）

对应侧向过载

系数

对应方向舵偏
角/（°）

数值

31. 4

-1. 3

21. 2
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从表 9 可以看出：过摆动侧滑角、平衡侧滑角、

过冲状态以及平衡状态垂尾气动载荷计算结果基

本一致；而文献［16］中阶跃瞬间垂尾气动载荷只

考虑了方向舵偏引起的部分载荷，同时回中状态

垂尾气动载荷只考虑了平衡侧滑角引起的部分载

荷，计算结果相对保守。

2. 6　滚转机动分析

根据 1. 5 节计算公式，滚转机动分析结果与文

献结果［16］对比如表 10 所示，可以看出：初始加速

滚转状态滚转角加速度为 27. 6 rad/s2，稳定滚转状

态滚转角速度为-3. 0 rad/s，副翼铰链力矩均为

-249 N·m；本文数值计算结果与文献［16］中工程

化计算结果基本一致。

2. 7　阵风载荷分析

根据 1. 6 节计算公式，选取 15. 2 m/s阵风速度

进行分析，结果如表 11 所示，其中阵风向上为正、

向下为负。

从表 11 可以看出：阵风为正时翼身气动载荷

绝对值最大，阵风为负时平尾气动载荷绝对值

最大。

2. 8　剪力与弯矩计算

对于 A1-100 常规气动布局类飞机，机身气动

载荷在翼身气动载荷中占比相对较低，方案设计

阶段可以简化认为机翼承担了全部的翼身气动载

荷。根据 1. 7 节净剪力方程和净弯矩方程，以过载

系数 6. 5 为例，计算机翼稳定俯仰状态的剪力与弯

矩，结果如图 8 所示。

（a） 过载系数为 6. 5 的机翼剪力曲线

表 10　滚转机动计算结果

Table 10　Rolling maneuver calculation results

参数

副翼偏角/
（°）

滚转角速度/
（rad·s-1）

滚转角加速
度/（rad·s-2）

副翼铰链力
矩/（N·m）

本文分析结果

工况 1

16

0

27. 6

-249

工况 2

16

-3. 0

0

-249

文献［16］结果

工况 1

16

-

27. 6

-

工况 2

16

-2. 8

-

-

误差/%

工况 1

-

-

0

-

工况 2

-

-6. 7

-

-

表 11　阵风载荷计算结果

Table 11　Gust load calculation results

参数

阵风速度/（m·s-1）

过载系数

翼身气动载荷/N

平尾气动载荷/N

攻角/（°）

翼身惯性载荷/N

平尾惯性载荷/N

机翼惯性载荷/N

数值

工况 1

 15. 2

 4. 0

 35 680

 1 519

 9. 41

-34 016

-1 573

-3 933

工况 2

-15. 2

-2. 0

-16 513

-2 145

-6. 87

 17 062

 789

 1 973

表 9　偏航机动结果对比

Table 9　Comparation of yaw maneuver results

参数

过摆动侧滑角/（°）

平衡侧滑角/（°）

垂尾气动载荷
（阶跃瞬间）/N

垂尾气动载荷
（过冲状态）/N

垂尾气动载荷
（平衡状态）/N

垂尾气动载荷
（回中状态）/N

本文结果

31. 4

23. 0

1 037

-3 602

-1 900

-2 951

文献［16］结果

34. 2

23. 2

2 096

-3 772

-1 875

-3 971

误差/%

8. 9

0. 9

102. 1

4. 7

-1. 3

34. 6
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（b） 过载系数为 6. 5 的机翼弯矩曲线

图 8 机翼剪力和弯矩曲线

Fig. 8　Wing shear and moment curve

从图 8 可以看出：对于半翼展长度的机翼，不

考虑翼下吊挂载荷情况时，净剪力基本呈线性变

化规律，净弯矩呈二次曲线变化规律，并且在机翼

根部达到最大值；同理可以得到不同工况下的平

尾和垂尾受力情况。

3　结  论

（1） 小扰动线性分析理论可以系统地应用于

飞机纵向和横航向状态飞行载荷分析，依据较少

的数据快速得到翼身、平尾和垂尾等部件的气动

载荷、惯性载荷、舵面铰链力矩等多个参数。

（2） Schrenk 气动载荷分布和三角形重量分布

工程分析方法提供了一种快速的工程化分布载荷

计算方法，可得到部件的剪力和弯矩曲线，供方案

设计阶段结构设计使用。

（3） 本文提供了部分典型工况下的分析结果，

考虑飞行载荷是一项需要考虑重量、重心、高度、

速度等参数的遍历工作，工程实践中还需要进行

综合考虑并完成载荷筛选。
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