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基于局部应力的大展弦比飞机载荷设计包线研究
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(中航飞机股份有限公司 西飞设计院,西安710089)

摘暋要:由于技术条件和飞机研制周期限制,结构强度计算的载荷设计情况必须进行筛选,因此有必要对结构

部件总载荷、简化工程梁内载荷分布的包络线进行研究。通过分析载荷包线法和结构局部应力包线筛选法的

优缺点,提出结构载荷-应力包线快速筛选法,并针对一段承载翼盒进行算例验证。结果表明:该方法结合结

构有限元分析技术可以快速得到结构模型局部应力,能够对结构临界危险部位进行识别、筛选,精度满足工程

要求。
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Abstract:Theloaddesignconditionofstructurestrengthcomputationmustbeselectedduetothelimitedtech灢
niqueconditionandaircraftdevelopmenttime,soitisnecessarytostudytheenvelopesoftotalloadforstructure

componentandsimplifiedengineeringgirderloaddistribution.Theloadenvelopemethodandstructurelocal

stressenvelopeselection methodareintroducedtoproposeastructureloadandstressenvelopfastselection
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0暋引暋言

在飞机设计中,结构所遭受的外载荷是结构和

强度设计的源头和依据。飞机从滑跑、起飞、爬升、
巡航,直至下滑、着陆,无时不在承受着外载荷的作

用。这些载荷主要分为三大类,一类为空气动力载

荷(飞机发动机推力也属于空气动力载荷),二类为

惯性力载荷,三类为地面载荷。决定载荷大小及分

布的主要因素亦分为两个方面:一为外部环境,包
括大气环境、机场地面环境;二为飞机自身特性。
飞机自身特性指由气动构型及布局决定的气动力



特性,重量、重心、重量分布,惯量,飞行性能,系统

特性等[1]。
飞行情况下飞机的总载荷为气动载荷和惯性

载荷这两种类型载荷之和,一般称为外载荷。气动

载荷是飞机气动力、速度、质量、高度、载荷系数、舵
偏角等的函数;而惯性载荷由飞机质点模型质心处

的线和角加速度计算给出。
地面情况下飞机的总载荷为气动载荷、惯性载

荷和地面载荷三种类型载荷之和。其中气动载荷

最大为飞机重量,地面载荷来自起落架系统和地面

的接触运动[2]。
在飞 机 载 荷 设 计 中,必 须 按 照 适 航 规 章

(CCAR灢25、CCAR灢23)、相关国家标准进行飞机载

荷计算,给出飞机各个部件的载荷,供结构和强度

设计使用,进行校核和强度试验。由于飞机载荷设

计需要考虑的输入多(气动构型及气动力特性、重
量特性、动力特性、飞机性能、刚度特性、地面力特

性),包线多(重量重心包线、速度高度包线、机动包

线、突风包线),即使不考虑时间历程,采用设计点

法,其载荷设计情况的数量从数千至数万种,复杂

结构的大型飞机,其载荷设计情况的数量达数十万

种。若考虑机动仿真时间历程,其载荷设计情况的

数量会急剧增大[3]。在众多的载荷设计情况中挑

选临界载荷情况或载荷严重情况作为飞机结构设

计载荷成为一个不可回避的挑战任务,而且新飞机

或大改飞机必须通过全尺寸结构静力试验验证。
无论国外和国内的飞机设计公司,在出现高性

能计算机和结构有限元分析技术之前,飞机结构强

度计算均建立在对结构进行传力分析的基础上,合
理地对结构进行工程简化,之后应用结构力学、材
料力学、弹性体力学理论和试验、工程手册方法等

进行内载荷计算、应力计算,完成强度校核评估和

结构变形评估,主要采用工程杆、板、梁理论。由于

技术条件和飞机研制周期限制,结构强度计算的载

荷设计情况必须进行筛选,压缩分析工况数量,所
以要求对结构部件总载荷、简化工程梁内载荷(弯
矩、轴力、剪力和扭矩,简称 MAST)分布的包线进

行深入应用研究。
国外,J.R.Wright等[2]对飞机内载荷进行了

较为详细的论述,临界载荷挑选也采用 MAST 包

线法,并且指出采用直接的方法来表示结构元件应

力与 MAST载荷的依赖关系能进一步改善设计情

况筛选/选择的准确度;T.L.Lomax[4]阐述了波音

公司传统的结构载荷设计方法及适航条款符合性

方法,临界载荷情况挑选采用 MAST包线法,此方

法已广为人知;J.C.Rowan等[5]论述了准静状态

下基于升力面理论、梁结构模型以及板、杆、梁结构

模型下的载荷求解方法,指出 “假想梁暠的 MAST
载荷不能满足结构应力分析的需求;R.D暞Vari
等[6]阐述了波音公司开发的 AILS(AeroelasticIn灢
tegratedLoadsSubsystem)项目6种分析功能及

其方法,其中第3种是基于应力的临界载荷挑选

(Stress灢basedCriticalLoadsSelection),MSC 公

司的 Nastran、Flightload软件模块已在气动弹性

领 域 实 现 上 述 目 标,并 达 到 工 业 级 应 用;
A.Dharmasaroja等[7]提出了矩阵奇异值分解(Sin灢
gular灢valueDecomposition)法,是临界载荷挑选的

新技术,离按照全应力条件进行筛选的最终目标只

有一步之遥。
国内,《飞机设计手册》[1]指出先按照设计点和

飞行参数组合法进行载荷筛选,再用一维(单载

荷)、二维(组合2个载荷)载荷包线进行终选;顾诵

芬[3]提出了一个“载荷模型暠,并前瞻性地提出了应

该研究飞控系统对载荷设计的影响;郑诚行[8]指出

在应用模态法进行静气动弹性分析时,可以指定

感兴趣的结构元件的模态应力结构部件应力进行

监测,但此方法更适用于优化、应力应变监测和健

康诊断,需要进一步研究以应用于临界载荷筛选。
上述方法对于临界载荷的挑选没有充分利用结构

有限元模型以及载荷工况的应力、变形分析结果,
没有考虑结构的应力水平,脱离了具体结构的传力

路径,也没有考虑增压、燃油等载荷。由于没有计

入结构细节应力水平,这样的筛选方式可能遗漏严

重情况,影响产品设计、开发。如果按照结构载荷

结合结构应力进行筛选,形成设计工况,结构强度

设计的可靠度会大幅提高。
本文通过对工程梁模型和结构有限元模型载

荷施加方法内在关系的研究,对比载荷包线法和结

构局部应力包线筛选法的优缺点,建立从工况载荷

得到结构局部应力的模型方法,并利用功互等原

理,提出结构载荷-应力包线快速筛选法,并构建

一段翼盒进行算例验证。

1暋载荷包线法

普通机翼结构,如图1所示[8],其中1是翼梁,
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2是翼肋,3是襟翼,4是扰流片,5是副翼,6是蒙

皮壁板,7是机翼前缘缝翼(见A灢A 剖面),8是发

动机架,9是梁腹板。实际的机翼结构很复杂,但
是其主要承力、传力结构是翼盒。翼盒用工程梁理

论近似,其弯曲刚度EI、扭转刚度GJ 沿机翼展向

变化[9]。由理论计算及试验相结合方法获得合理

的弯曲刚度EI、扭转刚度GJ,此项工作难度大,因
为到目前为止,在载荷统揽性分析评估、机翼振动

特性和颤振分析计算中,机翼结构的弯曲刚度、扭

转刚度是最基本的数据[9灢11]。

图1暋机翼结构布置示意图

Fig.1暋Aschematicofwingstructurelayout

机翼载荷计算工程梁简化示意图如图2所示,

其中气动力qa 以吸力和压力形式直接作用在蒙皮

上的分布气动力;分布质量力qm 分布在机翼整个

体积上,与升力方向相反,是一个卸载的力;集中质

量力Pp 或地面力是与机翼连接的其他部件(如起

落架发动机)、装载物(油箱、炸弹)以及各类增升翼

面从它们的连接接头上传给机翼的力。

弹性轴指经典梁结构的剖面,当横向载荷作用

线通过剖面的特定点时,梁结构只有弯曲,该剖面

没有扭转,此特定点即为剖面剪心,弹性轴即为剪

心的连线,假设载荷作用在弹性轴上,也称为载荷

参考轴(如图2(b)所示)。

(a)简化的质量力、气动力作用轴线

(b)简化的载荷作用点—参考轴线

图2暋机翼载荷计算工程梁简化示意图

Fig.2暋Aschematicdiagramofcalculationwing
loadusingbeamtheory

机翼上的载荷基本上可以分为质量力和气动

力两个类型。质量力由飞机质量分布点处的线和

角加速度计算,而气动力是飞机速度、质量、高度、
过载、舵偏角、表面压力分布等的函数[4]。

质量力和气动力一般由简化的质量模型和气

动力模型进行计算[12灢13]。将离散的质量力和气动

力,移至参考轴,沿参考轴从翼尖到翼根方向计算

站位进行积分,得到梁的剪力 Q、弯矩 M 和扭

矩T。

Q=曇
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(1)
简化机翼的梁变形计算用“莫尔—马克其士威

尔暠公式计算,在梁变形计算中忽略轴向力和剪力

引起的变形,此法亦称为单位载荷法[9,14灢15]。

毩SA =曇
A

0

mM
EIds+曇

A

0

tT
GJds (2)

式中:m 为A 切面处作用一个单位垂直力(计算挠

度)/单位俯仰力矩(计算扭转角)之后在各计算点

处所引起的弯矩;t为A 切面处作用一个单位法向

力/俯仰力矩之后在各计算点处所引起的扭矩;毩SA

为刚轴A 切面处的垂向挠度/扭转角,积分范围是

从根部到A 切面处的刚轴段。
对于海量的设计情况,计算每个情况的梁剪力

Q、弯矩M 和扭矩T,沿机翼展向对各计算站位分

别按照剪力Q、弯矩 M 和扭矩T 单力素进行其最

大、最小值比较挑选,可以得到载荷单值包线。这

个计算过程并没有增加太多的计算工作量和计算

时间。
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根据梁理论,一般对于弯曲和拉压受载组合,
弯曲主应力氁是弯矩M 的线性函数;对于弯曲和

扭转组合,是一个双向应力状态,主应力:

氁1,3=1
2

(氁暲 氁2+4氂2 )暋(氂= T
W氂

) (3)

内载荷单值包线是一种统揽性载荷包络线,对
载荷分布规律、集中载荷影响、载荷压心位置及其

合理性进行识别,进而初步判断出临界载荷情况。
结合结构总体应力水平、变形情况,以及与以前类

似型号飞机的载荷情况进行比较,能够定性、定量

判断载荷计算的正确性、合理性。
根据弯曲主应力氁和式(3)可知,若结构承载

以弯矩为单一主导,或以扭矩为单一主导,载荷单

值包线能够给出足够准确的载荷设计工况。
实际上结构承载以弯扭组合、扭剪组合及弯剪

组合为主,因此在特定切面处可以按照该切面的弯

扭组合、扭剪组合及弯剪组合再进行组合包线筛

选,挑选出其外轮廓的凸多边形包络线点,作为补

充临界载荷设计工况,弥补载荷单值不是最大、最
小组合后可能成为临界载荷设计工况的受载情形。

载荷包线法为临界载荷设计情况筛选提供了

现实的解决方案,在求解时间和可信度方面能满足

工程 需 求,一 直 在 应 用。在 商 业 软 件 如 MSC
Flightload中也支持应用该方法。随着技术进步,
该方法的不足点也显露出来,具体为:

(1)将机翼等结构简化为抽象的工程梁,丢失

了结构部、组件固有的传力路径和特性,为了获得

结构部、组件内力,需要先进行具体结构传力受力

分析和内力计算,然后才能进行应力计算和强度校

核,即工程梁载荷和结构局部应力计算之间脱节,
不能用结构应力进行临界载荷设计情况筛选。

(2)对接头、传递集中大载荷的结构部、组件

等不能提供载荷。
(3)当结构内部有增压(或负压)、燃油载荷

时,载荷包线法不适用。
(4)没有将不同阶段的结构有限元模型应用

到临界载荷设计工况筛选方法中,即缺乏结构细节

载荷/应力评估。

2暋结构局部应力包线筛选法

载荷包线法是一种基于工程梁理论统揽性载

荷筛选法。随着结构有限元技术的发展,采用梁、
杆和板壳单元构建的有限元总体模型和细节模型

是结构设计中不可或缺的,当施加载荷和边界条件

后,可以直接解出结构构件内载荷、应力场,识别高

应力部位和结构薄弱区。这样筛选出的临界载荷

设计工况将会更加精确,对结构的优化设计更具有

指导意义。
由于有限元模型结构单元数和节点数量巨大,

不可能对海量的载荷设计情况逐一进行有限元分

析,再按照高应力进行筛选[16灢17]。
一种比较可行的方法是:对预计的结构部位,

应用力的叠加法和结构影响系数法进行分开计算,
方法如下。

(1)假设有限元模型上有n个载荷作用结点,
每个点作用有6个载荷,用Pij表示,i=1,2,3,4,

5,6;j=1,2,…,n;i=1,2,3表示力的3个分量,

i=4,5,6表示矩的3个分量。矩阵P 是6行n列

载荷矩阵。
(2)假设想要预计应力的局部结点有m 个,在

其每个结点分别作用单独单位力、单位矩(共6
个),进行6个工况的结构有限元分析,每个工况在

n个载荷作用点处得到的应力(有限元分析中常用

VonMises应力),排列成矩阵,用矩阵Ck 表示,k
=1,2,3,4,5,6(代表单位力序号),矩阵Ck 的元素

Ck(i,j)表示第j个结点作用单位力,在第i个结点

处得到的应力,Ck 是n 行m 列应力矩阵。
(3)令B为行矩阵,有n个元素均为1。Dk 为

行矩阵,有m 个元素,Dk=BCk,k=1,2,3,4,5,6。
得到的6组Dk 行矩阵转置后,排列成新矩阵,

用矩阵Cs 表示,有m 行6列,Cs 称为结构影响系

数。运用力的叠加法,令A=CsP,A是m 行n 列矩

阵,预计的m 个结点处的应力为

氁j=暺
n

i=1
aji暋(j=1,2…m) (4)

结构影响系数矩阵计算工作量大,但可以接

受,其可以由结构分析程序单独计算,形成一个数

据文件供载荷计算程序模块调用。
载荷计算程序只需计算每个载荷工况的载荷

作用点处的载荷,再运用式(4)就可以得出预计结

构部位的应力,根据应力极值,按设计强度条件进

行临界工况筛选,形成包线。
这种方法适用于静定及静不定结构,适合各种

载荷情况,但对预计的结构部位选取要求较高,必
须有足够的工程经验。若增大预计的结构部位数,
计算量会陡增。
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3暋结构载荷-应力包线快速筛选法

结构局部应力包线筛选法是一种计算量偏大

的临界载荷选取方法。将工程梁方法和结构有限

元法结合,本文提出一种结构载荷-应力包线快速

筛选法。

结构载荷-应力包线快速筛选法的缺点是载

荷作用点可能很多,应设法进行精简,分解示意图

如图3所示,其中A 是机翼简化工程梁的翼尖点,

B 是工程梁一切面。抽象的工程梁的一部段受载

示意图如图3(a)所示,B 点作用的切面总载荷剪

力Q、弯矩 M 如图3(b)所示,该工况(图3(a)所
示)因梁弯曲,A、B 点的挠度为fA、fB,A、B 点切

面转角为毴A、毴B。

(a)梁的一部段受载示意图

(b)梁B点所在切面总载荷

(c)A、B点载荷分解方法1

(d)A、B点载荷分解方法2

(e)A、B点载荷分解方法3

图3暋工程梁受载和切面载荷等效分解示意图

Fig.3暋Equivalentdecomposedsectionload

将B 点作用的切面总载荷剪力Q、弯矩 M 分

解成A、B 点的等效载荷,通常有3种分法。最常

用的是按照杠杆比分解,如图3(d)所示,A、B 点仅

作用力Q1、Q2,这种分法最简单。
图3(c)、图3(e)所示的分法考虑了A、B 点作

用力Q1、Q2 之外,还保留了一个切面的力矩M1 或

M2,其分解方法更通用一些,其中图3(c)所示的分

法主要是如何求解Q1、Q2、M1。但是考虑一般翼

尖点结构不承受弯矩,图3(e)的分法不符合实际,
实际上不适用,本文不考虑。

令殼l=ZA-ZB,对B 点的剪力Q 进行分解,

Q2 作用在 A 点,剩余部分Q1 作用在B 点,弯矩

M2 作用在A 点。分解满足方程:

暋暋暋
Q1+Q2=Q
M1-Q2·殼l={ M

再根据力系的功互等原理有:

M1·毴B +Q2·fA +Q1·fB =
M·(毴B

Q1 +毴B
Q2 +毴B

M1
)+Q·(fB

Q1 +fB
Q2 +fB

M1
)

(5)
式中:毴B

Q1
为在B 点作用Q1 在B 切面产生的切面

转角,毴B
Q1=R1·Q1;R1 为在B 点作用相应单位力

在B 切面产生的切面转角;毴B
Q2

为在A 点作用Q2

在B 切面产生的切面转角,毴B
Q2=K1·Q2;K1 为在

A 点作用相应单位力在B 切面产生的切面转角;

毴B
M1

为在B 点作用M1 在B 切面产生的切面转角,

毴B
M1=S1·M1;S1 为在B 点作用相应单位力矩在B
切面产生的切面转角;fB

Q1
为在B 点作用Q1 在B

切面产生的梁挠度,fB
Q1=R2·Q1;R2 为在B 点作

用相应单位力在B 切面产生的挠度;fB
Q2

为在A 点

作用Q2 在B 切面产生的梁挠度,fB
Q2=K2·Q2;

K2 为在A 点作用相应单位力在B 切面产生的挠

度;fB
M1

为在B 点作用 M1 在B 切面产生的梁挠

度,fB
M1=S2·M1;S2 为在B 点作用相应单位力矩

在B 切面产生的挠度。
以上系数由结构有限元分析程序计算得到,其

包含了结构的内在传力特性,例如可以同时得到单

位力、力矩作用下感兴趣部位的应力,为方便后续

计算使用。
以上关系可以表达为
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(7)

暋暋通过模型假设和式(7),将切面载荷剪力Q、弯
矩M 等效为翼尖处的力Q2 和载荷切面(B 切面)
处作用的剪力Q1、弯矩 M1。这样处理后,将图3
(a)中某一承载结构部段的载荷作用情况等价为只

在承载结构部段的左端(B 切面)施加剪力Q1、弯
矩M1,及翼尖(A 切面)施加剪力Q2 的简单受载

情况。也就是说,在结构根部(支持端)至B 切面

之间的承载结构的应力分布在这两种情形下是等

效的。
当承载结构部段的位置、载荷情况变化时,其

左端(B 切面)位置变化,施加的剪力Q1、弯矩 M1

变化,翼尖(A 切面)施加剪力Q2 也变化,但是翼

尖(A 切面)位置固定。利用力的叠加法和结构区

段分段组合,能够对载荷包线法的不足点进行改

进,以满足对结构进行应力分析、判断危险部位的

需求。
对剪力Q、扭矩T 的处理可以仿上,公式原理

类似不再赘述。
对比结构局部应力包线筛选法,有限元模型n

个载荷作用点简化为工程梁上的切面计算点,数目

大为减少,并且要计算的结构影响系数矩阵减少,
结构分析工作量骤减。

上述方法为工程梁方法和结构有限元法结合

提出了具体技术途径,可以对结构有限元模型的元

素应力进行计算和筛选。当局部结构更改或载荷

发生变化时,计算效率更高,也是实际工程中经常

面临和需要解决的问题。该方法还有一个优点就

是可以隐藏某些不需要结构分析区域的细节模型,
只需提供边界条件。

梁模型结合有限元模型,采用此法,可以直接

计算具体结构部位的应力,具有较高的载荷、强度

分析计算效率。

4暋算例验证

本文所述工程梁方法和结构有限元法结合的

核心方法就是求解式(7)。构造的算例是一段金属

铝斜削翼盒(切面外形均为不同的矩形),如图4所

示,其中上、下壁板厚度4 mm,前后梁腹板厚5
mm,肋腹板厚2mm,所有有限元单元为板壳元,
在根部固支。肋腹板中心点为刚轴点,也作为加载

点,节点125所在切面为B 切面,节点139所在切

面为A 切面。P 点是要检验变形的刚轴点,肋腹

板单元E1、梁腹板单元E2、壁板单元E3用来检验

应力。

图4暋模型和工况1示意图

Fig.4暋Elementmodelandloadcase1

考虑3个载荷工况,工况1载荷均匀(如图4
所示),工况2、3载荷有梯度,如图5~图6所示。

图5暋模型和工况2示意图

Fig.5暋Elementmodelandloadcase2

图6暋模型和工况3示意图

Fig.6暋Elementmodelandloadcase3
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按照图3(c)建立的、施加按照公式(7)解出载

荷的等效载荷模型如图7所示。

图7暋等效载荷模型示意图

Fig.7暋Elementmodelandequivalentloadcase

3个载荷工况计算结果如表1所示,3个等效

载荷工况计算结果如表2所示,可以看出:检验点

P 点的挠度fp,单元 E1、E2、E3的综合应力几乎

一样,P 点所在切面的转角毴p 稍有差别;载荷边界

B 切面的挠度fb 差别在10%以内,转角毴b 差别

大,这是载荷梯度差别和边界影响导致的正常

现象。

表1暋各工况检验点计算结果

Table1暋Checkedcalculationresultofall3loadcases

参暋暋数 工况1 工况2 工况3

载荷/(N·mm)
B点剪力Q -4.000E+04 -4.000E+04 -4.000E+04

B点弯矩M 暋6.000E+07 暋2.500E+07 暋9.500E+07

挠度/mm
fb -3.575975 -2.9808350 -4.171114

fp -1.156713 -0.9325033 -1.380923

切面转角/(曘)
毴b 1.830E-03 9.445E-04 1.218E-03

毴p 7.402E-04 2.622E-04 2.715E-03

VON MISES应力/MPa

E1单元 3.597E+00 2.360E+00 4.835E+00

E2单元 1.142E+01 1.212E+01 1.072E+01

E3单元 2.195E+01 1.434E+01 2.987E+01

表2暋各等效工况检验点计算结果

Table2暋Checkedcalculationresultofequivalentloadcases

参暋暋数 等效工况1 等效工况2 等效工况3

载荷/(N·mm)
B点剪力Q -4.000E+04 -4.000E+04 -4.000E+04

B点弯矩M 暋6.000E+07 暋2.500E+07 暋9.500E+07

挠度/mm
fb -3.791102 -3.2313680 -4.350891

fp -1.158735 -0.9348929 -1.382597

切面转角/(曘)
毴b 3.341E-03 1.306E-03 5.185E-03

毴p 7.169E-04 2.238E-04 1.208E-03

VON MISES应力/MPa

E1单元 3.613E+00 2.381E+00 4.847E+00

E2单元 1.145E+01 1.215E+01 1.074E+01

E3单元 2.206E+01 1.442E+01 2.998E+01

5暋结暋论

(1)本文提出的结构载荷-应力包线快速筛

选法弥补了载荷包线法对结构细节载荷/应力评估

的缺陷,提高了结构局部应力包线筛选法对载荷、
强度分析的计算效率。

(2)该方法原理正确,能够对结构临界危险进

行识别,满足工程要求。
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