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飞机机体疲劳定寿载荷计算

王世安
(贵州飞机设计研究所，贵州安顺 5610∞)

摘 要:飞机机体的疲劳载荷对确定飞机的使用寿命有着非常重要的作用 o 给出一种计算飞机疲

劳载荷的方法，并对某型飞机疲劳载荷进行了计算，收到较好效果。该方法是通过对数值模拟结果

或测压实验结果进行积分获取飞机机体各部件的载荷分布和载荷作用点，并根据飞机的运动平衡

方程进行载荷平衡修正以获得最终用于设计的疲劳载荷。
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飞机的使用寿命是飞机的一项重要的技术指标，要计算飞机的使用寿命，需要提供合理的飞机疲劳载

荷，在型号研制中进行飞机疲劳载荷计算目前有两条途径:一是根据飞机部件测力风洞实验获得各部件的总

载荷，再根据全机测压实验数据获得相应的载荷分布，这种计算方式的准确度依赖于飞机部件测力风洞实验

的准确性;二是直接根据全机测压实验数据积分获得总载荷，载荷分布取相应全机测压实验数据，避免了对

飞机部件测力风洞实验数据和全机测压实验数据的修正。

1 计算方法

在计算中，对测压实验数据进行插值和积分，获得相应的载荷及其分布。

1. 1 机身载荷及其分布计算

因机身曲面比较复杂，按常规的积分方法从测压实验数据获得机身轴向载荷分布非常困难，下面接基于

线和、分思想进行机身载荷及其分布的计算。

1. 1. 1 剖面积分

设机身第 K个测压剖面如图 1 所示 ， A ， i-l ， i ， i+l ， B 为测压点，它们

对应的单位法矢量分别为 In%ll， nμ ， nzA l ， {n ,Si_] , nyi_l , nzi _ I , I , In ,Si , nyi' 

n~i 1 , I n .sB , nyB , nzB 1 ，对应实验的压强系数分别为: CpA , Cp'_1 , Cp,' CpB机身第
K个测压剖面点数为 nk。仅就法向力说明剖面的积分方法。
对于除边界点 A ， B 以外的点，求出第 i - 1 点和第 i 点的中点坐标 C

(yl ,zl) ，第 i 点和第 i + 1 点的中点坐标 D(y2 ，z2) ，进而求出 C ，D 点的距

离 d" 即:

j+1 
z 

B 

图 1 剖面示意

yl = Yi-乎主 zl zjz ysmH ZE+ZH1 (1) " ,ZI = 一言一-.!. ,y2 = 一-一一 ， zl = 一-二一，

对边界点 A ，求出 A 与其邻近点的中点，取该中点到 y 轴的距离作为 dA ，边界点 B 按同样方法求出 dB 。
这样，机身第 K个测压剖面单位长度法向力 Fk按如下公式得到:

ßk-2 

Fk = C川rAdA + L Cpin ,..di + C川rBdB (2) 
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1. 1. 2 轴向积分

在各测压剖面单位长度法向力求出后，插值到载荷计算模型对应结点上(按三次样条进行插值) ，再按

轴向进行积分，可求出机身的总气功载荷。

载荷计算模型轴向站位点分布如图 2 所示， 1 ，… ， i-l ， i ， i+l ， … ， N 为站位点，它们对应的剖面单位长

度法向力分别为 FI' … ， F， _I' 矶 ， Fi+I' … ， FNO
载荷计算模型轴向站位点数为 N 。对于除端点 1 ， N 以外的机头 机翼

点，求出第 i - 1 点和 i 点中点坐标 xl ，第 i 点和第 i + 1 点的中点坐 γ一-kfτ-71:「一一一;一-→x

标 x2 ，进而求出这两点的距离 d， 。即 d， =x2 -xl 。

对于端点 1 ，求出与其邻近点距离的一半作为矶，对于端点 N按

同样的方法求出 dNO
N 

机身总法向力 F 按如下公式求出 : F = L Fkdk 。

图 2 轴向站位示意

求出机身总法向力之后，还应求出法向力的轴向作用点 Xp ， 设 1 ，… ， i-l ， i ， i+l … ， N 站位点在给定坐
N 

标系下的轴向坐标分别为 xl ，… ， X i - 1 'X i ， X i + 1 ， … ， XNO 则有 Xp = ( L Fkd内)/F。

1.2 翼面载荷及其分布计算

对于机翼、平尾、垂尾的载荷计算，采用分块插值和分块积分的

方法获得相应翼面的载荷及其分布。

如图 3 所示，将翼面划分成 n 块，第 i 块的面积是鸟，沿展向按

等百分比弦长划分，沿弦向按平行于根弦划分。

第 i 块的压心在其面心，设其坐标为(x， ,z.) ，对第 i 块的压强系

数 Cp" 根据测压实验结果按分块插值方法获得，这样就得到了翼面

的压力分布。要得到翼面的总载荷 F7和压心 (x ,z) ， 按下式计算:

Fy=ZC严仇z=(Zι仲.)/Fy>z = (圣 Cp，仲.)/F州为速

压。

2 载荷平衡协调

由于所使用原始数据的差异以及插值和积分所带来的误差等原

z 

图 3 翼面分块示意

x 

因，导致计算的载荷在飞机各部件的分配中不能协调平衡，因此，需要将机翼、机身、平尾、垂尾等部件和载荷

点的参数进行综合地协调与修正，给出配套、协调、平衡且反映实际飞行的载荷。

2. 1 总载荷平衡的方法
无论任何时刻，飞行参数对应的全机飞行载荷动态平衡均应该满足飞机运动方程的约束。即:

一 dω
Fy= 币;F， 叭 LM% = ιIJZ+(L-Iy)的ω， + 1卢zW:r， - τ) ; 
立丑叽 = ι 守 + (ι -1斗IιJ川 +叫吨吨Iιιz叮/叭 - 苦) ; 
zμ屹=斗Iz 苦+ (问Iι←μ'7- IJ叭 +1ιz町μy

(3) 

当按1. 2 节的方法计算出载荷后，会带来气动力和气动力矩的微小误差，导致上述等式的不平衡o 引进

这些误差后的方程见式(4) 。

所谓全机飞行载荷的动态平衡及其修正，就是在载荷计算中采取一定的措施修正上述方程组的右端项，

使得上面这组不平衡方程变为平衡方程。为达到这个目的，先认定惯'性力和惯性力矩是可靠的，从而采取修

正气动力 F7 、 Fz 和气动力矩 I，M%、工矶、 I，M， 的办法来获得全机的动态载荷平衡。
在平衡计算中不更改所有的飞行参数，根据气动力和气动力矩的误差量直接调整全机的压力分布，使新

得到的气动力和气动力矩满足全机动态平衡方程，最终达到载荷平衡的目的。
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一 dw
6.Fy = nyG - Fy; 6.F, = n,G - F,;6.Mz = - LMz = ι -ie

z 

+ (/, - ly) wyw, + ι(ω~W:r. - 言) ; 
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叫 =-ZMy= 叫+ (川Jw，w~ + 1，μyWz - 苦) ; dω 

dw 
A风= - LM, = ι -it' + (/y - lJωzωy +ι(ω抖)

2.2 压强分布的修正和协调

2.2.1 翼面压强分布与弦向压心的匹配协调

需要将翼面压心移到相应平衡后的压心上来。同时压强分布也应进行协调，为此，采取以下方法进行压

强分布的协调J

1)协调原则:①翼面总压心的移动应正好是所要求的 6.xp ;②不改变整个翼面的总法向力系数;③不改

变整个翼面的展向分布(即展向压心不变) ;④后缘处应满足库塔定理。

2)协调方法:设 6.xp 为整个翼面所要求的弦向压心移动量(向后为正) ;Np 为展向剖面数;Ni 为沿展向
~S，，6.C 

第 i 个剖面的小块数-c=Z4」为沿展向第 i 个剖面的法向力系数( i = 1 - Np ) ; Sij为第 i 剖面上第川、'.....11 j~ S; /...I I_'~I-"/I'" - I ,.....,.............-- ..,.,...,...".-, - _.P 

块的面积( k = 1 -N;) ;x i 为第 i~面 Cyi的作用点相对该剖面前缘的坐标(向后为正) ，并令:

xi =x/bi ， b i 为第 i 剖面的弦长;令 Xij为第 i 剖面上第j 小块面心相对该剖面前缘的坐标，并令

Xij = xijlbi , 6.cpij为第 i 剖面上第 j 小块上的平均压差系数，Acw是为了修正 6.xp 而在第 i 剖面上第J 小块面心

上所附加的压差系数。

各剖面压心的弦向移动量:令 6.x i 为第 i :g-tl面压心的弦向移动量，其弦向相对移动量为 Di = 6.x/b i ; 并
N'J N'J 

6.xp L CyiSi = L CyiSi6.xi 

(4) 

N_ N Np 6.x;b 吨

=ZCAτ二 =DZ以b。因此有 D=(AZPEepSz)/A唔 c川。

各剖面弦向附加压力分布 6.cpij阳的计算:令 6.cpij附 = A,x! + B ,xij + C ， o 则根据 1 )中第②条要求有
N, N. 

= 0 , ep A, L x!sij + Bi L X!Sij + CiSi = 0 。

设各剖面的弦向相对移动量相等且为 D ， 即 D=D， 则根据 1 )中的①条要求应有J

N, 

L 6.cpij酣 Sij
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, ep :Ai L sijx~ + Bi L sijx! + Ci L S内= Dcyis, 0 

根据①、②、③三条要求，我们可以得到:
N j N1且 ~ - ~ ~ 

AiLX认 + B , L xijsij + Cjs , = O;Aj LX;jsij + Bi L X沁+ Ci L XijSij = DCyisj ;Ai + B , + Ci = 0 

解此 3 个方程可得到 Aj 、矶、Ci ，见式 (6) 。
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从而唯一地确定了 D.cp耐。将 D.cpij + D.cpij陆作为第 i剖面第j小块的压差系数，即可得到与 D.xp 相匹配协调
的压强分布了。

2.2.2 翼面压强分布与展向压心的匹配协调

与弦向同样的原因展向也应进行压力分布的协调。

1 )协调原则:①修正各剖面的法向力系数(即对第 i剖面的 D.cpij 同乘一个放大系数kJ 使得修正后翼面

展向总压心的移动量 D.zp 应正好是所要求的值;②不改变整个翼面的总法向力系数;③不改变整个翼面的弦
向分布。

2) 协调方法:令 Ki = 叩 + bi , Zi 为第 i 剖面展向压心相对坐标，设根部剖面不修正，得 Ci = 0 ，则有:

{:唔守中+←Z去ιν护C与CyiSiZ…F
川川S ，Z

α叫i~三二 Cy川B♂Siz7 + b i 工 Cyi呐 = L CyiSiZi + ?zp L CyiS i 

(7) 

解这两个方程组可以获得展向各剖面匀的放大系数 Ki的两个系数:
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bs= 

( L CyiSiZ ;)
2 

- L CyiSi L CyiS 

这就唯一地确定了尺。将 D.cpij 乘上 Ki 再进行全翼面的积分则可获得满足 1) 要求的翼面压心了。

展向协调处理后，整个翼面的弦向压心将会改变，这是不希望的。解决的办法是先协调处理展向分布，再

协调处理弦向分布，则此一问题将自动消除。

对协调后的压力分布再一次进行检查，对不合理的点进行人工调整。

2. 2. 3 机身载荷分布的协调修正

如1. 1. 2 节一样，设机身剖面单位长度法向力分布为 FJ ， … ，Fk_ l ，矶 ， Fk+ J ， … ， FN。轴向站位点数为 N ，

坐标原点设定在机头，机身总长度为 L ， 由此有 XJ = O,X N = L 。
机身的总法向力 F 和绕重心的力矩 K 按如下公式得到:

N N 

F=ZM;M=ZFKd内 (9)

在接力和力矩平衡方程修正后，可得到机身的总法向力 F， 和绕重心的力矩尺，将此作为已知量，把上面

根据测压实验数据得到的机身总法向力 F、绕重心的力矩 M 以及相应分布修正到与 Fs和 Ms一致。

首先将式(2) 轴向分布 Fk(k = 1 ，…N) 乘以修正因子凡，使 Fs = k， F。因此，有 k， = F,IF 

接下来要附加一个轴向载荷分布 F'fk( k = 1 ,…N) ，这个附加的载荷分布应该对力没有贡献，而应该有

一个附加的力矩贡献，即由式(9) ，有:
N N 

k, L F ifkdk = 0 ;k, L F'fkd内 = M, - M (1 0) 

这里，我们设机身附加载荷分布的形式为 F抽 = Asin(wxk ) 。

对于边界上，不改变机头尖和机尾端点的载荷分布值，因此应有当 X] = 0 时 ， F，j1 = 0; 当 XN = L 时 ， F，ρ

=0。因而 ω= 2τ/L。

由式(10) 式可以得到
N 

A = (M, - M)/(k, Ld内sin(21l'xk/L)) (11) 

这样得到的 F'fk( k = 1 ，…N)满足式( 10) 。由此可以得出协调修正后机身载荷分布 FuJr (k=l ， …N)F础

= k，( 几 +F功)。
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3 计算结果

表 1 -表 3 给出了本文计算结果与数值计算结果的比较，机身载荷是整个机身载荷，其它部件载荷是单

个部件载荷 'P'r 、pJY 、Ppw分别表示的是机身法向载荷、机翼法向载荷、平尾法向载荷 ，Xp 、 Zp 分别为各翼面的
弦向压心、展向压心 ，M 为马赫数 ， nr 是飞行过载。

表 1 机身载荷计算结果与数值计算结果比较

M

一
们m
M

ny 

3.5 

3.5 

3.5 

p.，./kg( 本文计算)

4612.8 

5770.6 

5001. 5 

P.，./kg( 数值计算)

4510.9 

5702.5 

4986.1 

M ny 

表 2 机翼载荷计算结果与数值计算结果比较

Pjy/kg X/m Z/m 
本文计算 数值计算 本文计算 数值计算 本文计算 数值计算

9342.0 9422.7 3.671 7 3.701 1 2.0536 2.0355 

9022.7 9104.3 4.2156 4.2244 2.1697 2.107 1 

8743.6 8865.1 4.3005 4.3613 2.0858 1. 971 5 

表 3 平尾载荷计算结果与数值计算结果比较

凡Ikg X/m Z/m 
本文计算 数值计算 本文计算 数值计算 本文计算 数值计算

356.6 332.2 2.4597 2.3065 1. 179 4 1. 108 3 

97.0 85.3 3.5936 3.6252 1. 4473 1. 4673 

760. 7 780.6 2.5884 2.5803 1. 208 4 1. 1844 

0.7 3.5 

1. 05 3.5 

1. 45 3.5 

M ny 

0.7 3.5 

1. 05 3.5 

1. 45 3.5 

从以上计算结果比较可以看出，本文的计算结果与数值计算结果是比较接近的，本文的计算方法在飞机

型号研制中是行之有效的，并在型号研制中得到了应用。
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Research on Load Calculation of Determining Fatigue Life of an Aircraft 

WANG Shi -an 

(Guizhou Institute of Aircraft Design and Research , Anshun , Guizhou 561000 , China) 

Abstract : The fatigue load of an aircraft plays a very important role in determining the service life of the aircraft. A 

method of calculating aircraft fatigue load is given in this paper , which is applied to a certain type of aircraft and ef

fective .in practice. The fatigue load finally used for designing is achieved first by integrating the numerical value 

simulation results or the pressure measuring test results to obtain the load distribution over and the acting point of 

load on each part of an aircraft body , and then performing load balance correction according ωthe equation of mo

tion balance of aircraft. 
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