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大型 相结构刚度问题分析研穷 

上海飞机设计研究院结构部 庄 宇 

[摘 要]大型飞机由于结构尺寸大，连接复杂，使得在相同工况下结构变形相对小型飞机更大，因而操纵系统变形、气动外形改变、 

载荷重新分配等问题也更加突出。因此，如果能够在制定结构顶层设计要求时，将结构变形问题纳入到设计考虑范围内，制定顶层 

结构刚度要求，势必能够提高结构的研发效率。本文根据机体结构的一些常见问题，总结了几种制定刚度要求的方法，对于刚度设 

计要求在工程实际中的使用具有一定的参考价值。 
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1．引言 

按照以往的飞机结构设计方法，在飞机的总体设计阶段，飞机结构 

刚度的设计要求通常是比较笼统的、含糊不清的、不可操作的。设计人 

员都知道结构刚度设计的重要性 ，但是却无法给出飞机结构刚度设计 

的具体要求 ，就更谈不上结构刚度设计指标的确定。对于机体结构刚 

度的设计，通常是在总体结构确定后再校核刚度，对于不满足刚度要求 

的部分再进行局部结构调整，以期达到刚度要求。而这样的设计方法 

其缺点是显而易见的： 

第一 、局部结构调整有可能破坏总体结构的协调，降低总体结构效 

率： 

第二、延长了研制周期，尤其当最后发现刚度与结构要求不能兼顾 

时，就必须重新设计总体结构。 

由于我国以前研制的飞机基本以小型飞机为主，因此这些问题并 

不十分突出，而对于大型飞机结构来说，由于其外形尺寸较大，结构连 

接件较多 ，机身框间距、机翼肋间距较大、结构可靠性要求高等一系列 

问题 ，使得大飞机的结构刚度问题更为突出。因此，完全有必要就大飞 

机的结构刚度问题进行充分的和必要的研究及分析，尤其是在大飞机 

的方案设计阶段就必须考虑结构刚度设计问题 ，为飞机后续的进一步 

设计提供支持、减少麻烦。 

2．以失速及气动扭转变形为设计目标的刚度要求 

当翼型迎角接近临界迎角时，翼型上表面边界层开始发生分离 ，一 

旦超过临界迎角，翼型上表面边界层发生分离 ，造成升力系数急剧下 

降，这就是翼型的失速。对于大型飞机机翼，由于升力主要由外侧机翼 

提供，因此为了减少升力损失 ，一般希望机翼在翼根处先发生失速 ，这 

样不仅能减少升力损失，还能及时提醒飞行员已经进入失速状态并及 

早改出。 

想要使翼根先发生失速，常用的方法是使机翼外洗 ，即沿翼展外向 

减小翼型的安装角来实现反向扭转，由于翼根迎角大于翼尖 ，则会比翼 

尖提前进入失速状态。 

图1机翼刚心线及翼肋安装位置 

对于这种设计要求下的刚度分析，需要从机翼的初步设计做起，将 

机翼简化为刚心线上的一根梁，然后进行求解。首先 ，需要确定机翼刚 

心线，然后确定静止状态下的机翼扭转角 及飞行过程中需要的扭转 

角 。。然后利用计算流体力学对扭转过的机翼进行压力分布计算，求 

出刚心线上的扭矩 T，对于相距 的两横截面间的扭转角有公式： 

f dx 【2．1) 
其中：△ ——两截面间扭转角 

l——刚心线长度 

卜 刚心线上的扭矩 
— — 扭转刚度 

由于刚心线可视为一等截面等刚度圆轴且扭矩 丁为常数 ，因此公 

式可简化为： 

01-02= (2-2) 

得出刚心线刚度要求之后即可作为顶层要求指导翼梁 、翼肋、长桁 

蒙皮等结构的详细设计。具体流程如图2。 

影响气动扭转变形的刚度要求分析方法与影响失速的刚度分析方 

法类似，但是对于翼尖失速问题，有的机翼通过沿展向改变翼型的方式 

来解决 ，因此这种机翼在飞行状态下翼面有可能是处于一平面内的，所 

以在进行压力计算时无需对机翼进行扭转。 

圜 一 圜 一 圈  

图2满足机翼失速要求的扭转刚度设计流程 

3．以副翼操纵效率为设计目标的刚度要求 

当飞行速度小于副翼反效速度时，偏转副翼将引起偏转力矩 ，使飞 

机绕纵向体轴旋转。旋转运动引起阻尼力矩。飞机在滚转力矩作用 

下 ，旋转速度增大。这时，阻尼力矩也相应增加，使飞机旋转加速度减 

缓。当旋转速度增大到一定程度时，偏转副翼所引起的滚转力矩与旋 

转运动引起的阻尼力矩相等，机翼达到一个稳定的滚转速度。通常把 

这个稳定的滚转角速度 (或其量纲为 1的量)与副翼偏角 的比值作 

为副翼操纵效率的度量。 

当飞机以滚转角速度 P绕纵向体轴 ．75轴旋转时，在展向 v处的剖 

面的速度为 v。它使机翼局部迎角发生变化。若利用准定常空气动 

力理论，它引起Y处剖面局部迎角的改变为： 

△ 一  (3．1) 

其中 为飞行速度。通常引入滚转速度的量纲为1的量 ，则 

= 百
pt (3

．2) 

则滚转运动引起的各剖面的升力系数与局部弦长的乘积为 

_(∽ l等⋯ l一( (3．3) 
一  ／ 。记p=f 一 有 

P=一(A。) Y (3．4) 

此外 

s +Zu+ (3．5) 

将上述关系式带人大展弦比直机翼静气动弹性基本方程(注意此 

时 N=0)： 

0=qEs+gF772+NG窖 (3．6) 

式中 E=F EW F=F e W G=F镕Cw 

F ——机翼的扭转柔度影响系数矩阵 

E—diag(e1．．· )——以各剖面的刚心到气动中心的距离写出的对 

角矩阵，刚心在后为正 

F=diag(b~⋯6 )——各剖面的中弦长平方写出的对角矩阵 
= diag(d1．．·d )——各剖面重心与刚心距离写出的对角矩阵，重 

心在后为正 
— — 由积分数值方法确定的各剖面加权数组成的对角矩阵 

一 [7rt 1．．·m 】 ——各剖面仰俯力矩系数组成的列阵 

g= g⋯7"12 g] ——各剖面片条重量组成的列阵 
故有 

8=qEsP+qEH8+qEpfi+qFvfl t3．7) 

注意到此时载荷的反对称分布，又有 

O=A S (3．8) 

当飞机以稳定角速度旋转时，气动力对 轴的力矩和为零，即 

一
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6 #)ydy=o (3．9) 

利用h 一lTyⅣ ，其矩阵形式为 

qh ( +印+ )--0 (3．10) 

将(3．8)代人到(3．7)，得 

(A = ( + )+gF (3．1 1) 

消去(3．10)和(3．11)中的S ，得 

 ̂(印+ )+ ( qE)一 E( + )+ ( 一qZ) n ：O(3．12) 

因 

，+q(A“一qE)E一(A“一qE) A (3．13) 

故将(3．12)整理后可得 

—

h r(A"- qE)l(A"u+
一

qFv) (3
．14) 

h (A“ qZ) A P 

上式也可写作 

： __

hr(A~-q
-

E)-I(Aau+
一

qFv) (3
．15) 

h (A“一qE)。。 

(3．14)和(3．15)即为考虑气动弹性影响后的副翼操纵效率计算公 

式。 

通常，当q<q 时，可以得出操纵效率 ／ 与动压g的关系。g增 

大，则 卢 降低。但是当设定动压一定的情况下，设机翼的扭转刚度 

为参量，则此方程就转变为操纵效率与机翼扭转刚度的关系式，据此则 

能找出机翼扭转刚度与副翼操纵效率的关系，并依此设计刚心线的扭 

转刚度。 

4．以解决扭转发散问题为设计目标的刚度要求 

扭转发散是机翼结构变形与空气动力交互作用导致翼面结构变形 

发散而破坏的现象。 

当弹性恢复力矩>气动扭转力矩时，扭转变形减少(最大飞行速度< 

扭转发散临界速度)； 

刚心 ’ 

网3机翼三心位置图 

当弹性恢复力矩<气动扭转力矩时，扭转变形不断扩大，导致结构 

破坏。 

、 量友回 
,fM ·表 示 出) 

图4机翼扭转扩大示意图 

首先，由于现代大型飞机多为后略机翼 ，因此机翼发散特点与直机 

翼有所不同。直机翼在迎面气流 巾。速度沿翼展没有分量，因此机 

翼的弯曲不引起升力，所以只要考虑机翼扭转即可。在后掠角为 A的 

机翼上则不然 ，由于 在展向有分量 VsinA，所以机翼的弯曲(其挠度 

用 表示)也将引起升力，此时的气动弹性问题要同时研究扭转与弯曲。 

设 飞机在巡航状态下，假定机翼为细长悬臂梁，其刚轴记作 ，同 

支于机身，用有效根部表示。由于机翼转过一个后略角A ，对于 方 

向的梁．其单位展长翼段的升力为： 

cos A)27- cosZA COS2A (4．1) 

其中：q一告fD 
— —

单位展场翼段的平均气动弦长 
一 ～ 翼段的有效迎角 

』_——翼型的气动力导数 

当机翼没有弯曲时，有效迎角丘为 

a= + 04．2) 

其中： ——弹性变形扭角 
— — 刚体情况下的迎角 

若有弯曲时，弯曲斜率用 dw／由 来表示，则气流引起的下洗分量 

为 VsinA，于是 
ay 

=  ，+ 一 sin A／VcosA= + tanA (4-3) 
ay ay 

得到单位长度上的升力 

L(夕) g 等( 十 一 tanA)cosZA (4．4) 
解决扭转发散问题，首先在设计时，要使机翼刚心线尽量靠近机翼 

的焦点，当机翼刚心线确定的情况下，将刚心线的扭转刚度设为未知量 

x ，并将机翼分成数段，从靠近翼根处翼段开始，在飞行包线内选择几 

个临界点，计算此翼段沿翼展外向翼面的载荷合力 F(X)及其作用点 ， 

之后求出此翼段沿翼展外向翼面的刚心线上扭矩 (x)，对于刚心线 

有简化后的扭转公式： 

f4_5) 

其中： ——第 i段翼段的扭转变形角 
— — 第 i段翼段沿翼展外向翼面的刚心线上扭矩 

， ——第 i段翼段的刚心线长度 

GI——第 i段翼段的刚心线扭转刚度 (X) 

据此求出此翼段刚心线扭转角 (x)，得出最终的变形后的机翼 

迎角，然后再对此迎角下的机翼进行压力计算，得出刚心线上的扭矩 

2(X)，利用由公式(4．5)变化而来的公式： 

，厂= ·GIp／l (4．6) 

将结果代人(4．6)得： 

2(X)一 l= ( )·x／ (4．7) 

由此求解 各翼段刚心线扭转刚度的要求值 X ，其具体流程如 

下 ： 

计算flu4, 

线作用力 

F、扭矩 

T1、扭转 

角中以及 

机翼变形 

后的迎角 

j|l 

冈5满足机翼扭转发散要求的扭转刚度设计流程 

5结束语 

本文探讨了大型飞机设计过程中，几种结构刚度指标制定的方法， 

具有一定的工程实践意义。大型飞机没计是一个系统 1==程，设计初期 

的总体定义尤其重要，将刚度要求纳入到设计指标中，制定科学合理的 

顶层设计输入，对缩短项目周期，提高设计效率将有着积极作用．． 
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