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Airworthiness Analysis 适航分析

运输类飞机气弹稳定性适航
分析研究

中航工业第一飞机设计研究院   曹继军

随着飞机性能的提高，飞机刚度的不断下降，飞机更易

发生各种气动弹性不稳定现象。这些气动弹性现象非常有

害，对飞机的飞行安全构成极大的威胁。本文从适航验证角

度出发，结合 CCAR-25-R4 运输类飞机适航标准中气弹稳

定性条款第 25.629 条要求，分析研究了运输类飞机气弹稳

定性适航性要求及相应的验证方法，为运输类飞机气弹稳

定性设计提供参考。

Aeroelastic Stability Analysis of Transport Aircraft

颤振、发散和其他气动弹性不稳

定现象对飞机的飞行安全构成极大

的威胁，在现代飞机设计中，飞机气

动弹性的设计与研究起着愈来愈重

要的作用。气弹稳定性分析已作为

结构设计的临界条件之一，成为飞机

总体设计和气动布局中不可忽略的

因素。随着飞机性能的提高，飞机刚

度的不断下降，飞机更易发生各种气

弹性稳定性要求”逐款进行分析。

1  25.629（a）总则

25.629(a) 包含了预防飞机的颤

振、发散和操纵反效以及任何因结构

变形引起的稳定性、操作性过度丧失

的一般要求，指出必须用由适航当局

认为必要的分析、风洞试验、地面振

动试验、飞行试验或其他认为必要的

的试验来表明飞机是否满足这些要

求 [1]。

2  25.629（b）气动弹性包线

25.629(b) 确定了防止颤振、发散

和操作反逆以及任何因结构变形引

起的稳定性、操作性过度丧失的飞机

设计要求，具体如下：

（1）要求证明在下述封闭线内

的所有高度和空速的组合，都不会发

生颤振、发散和操纵反逆，该封闭线

动弹性不稳定现象。这些气动弹性

现象非常有害，对飞机的飞行安全构

成极大的威胁。本文从适航验证角

度出发，结合 CCAR-25-R4 运输类

飞机适航标准中气弹稳定性条款第

25.629 条要求，分析研究了运输类飞

机气弹稳定性适航性要求及相应的

验证方法，为运输类飞机气弹稳定性

设计提供参考。

气弹稳定性要求适航条款
与分析

在 CCAR-25-R4 运输类飞机适

航标准中，第 25.629 条“气动弹性稳

定性要求”给出了预防飞机的颤振、

发散和操纵反效以及任何因结构变

形引起的稳定性、操作性过度丧失的

一般要求，本节对第 25.629 条“气动
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是由设计俯冲速度（V D）和设计马赫

数（M D）对高度组成的包线上所有点

的当量空速在马赫数不变和高度不

变两种条件下方的 15% 形成的。图

1 给出了一个扩展到所要求的颤振

许可边界的典型的设计包线。注意：

某些要求的马赫数与空速的组合与

低于海平面的高度相对应。

（2）当 M D 小于 1.0，并且当趋近

M D 时阻尼没有大的和急剧的减小

时，则颤振许可边界可以限于最大马

赫数 1.0。

（3）25.629 和 25 部其他一些条

例所要求研究的某些构型和状态包

括故障、失效或不利条件。只需要在

设计空速对高度的包线直至 V D /M D

范围内，对这些状态进行气弹稳定性

研究。

V D/M D 包 线，要 求 V D 满 足

V D ≥ 1.25V C，M 数限制高度上满足

M D ≥ 1.25M C ；或由以下条件确定

的高度 - 空速包线：在从海平面至

1.15VC 线与等巡航马赫数 MC 线延长

线交点的高度范围内，按等高度，将

当量空速在VC 以上放大 15％，然后，

在最低的 V C/M C 交点的高度，当量空

速线性变化到 M C ＋ 0.05 之后，在更

高的高度直至最大飞行高度，按等高

度，由 M C 的 0.05 马赫数增量所限定

的边界。

图 2 给出了气弹稳定性失效 -

安全包线，对应 V C 和 M C 的每一高

度的最高速度的 VD 包线或高度 - 空

速包线。 

失效 - 安全设计速度，除了上述

方法确定，根据飞机其他条件或特定

条件下审定机构认可，也可以作用于

系统失效条件。

3  25.629（c）配重

25.629(c) 要求如果操纵面上采

用了单个或多个集中配重防止颤振，

则配重及其支持结构的有效性和强

度，必须用颤振和强度分析 ( 或试验 )

加以证实。

在整个设计飞行包线内，按预定

的极限载荷系数对配重及其支承结

构进行验证。在缺乏合理的研究情

况下，可以下述限制载荷系数作用

于配重上：100g 垂直于操纵面方向； 

30g 平行于铰链线的方向； 30g 在操

纵面平面里垂直于铰链线方向。

4  25.629（d）失效、故障与不利条件

25.629（d）指出要用分析和试

验表明，飞机在所列举的每一种失

效、故障或不利条件发生后，在速度

直到 V D 的范围内不得有影响安全飞

行的颤振和发散现象。

5  25.629（e）颤振飞行试验

25.629(e) 要 求 必 须 进 行 直 至

V DF/M DF 的各种速度下的全尺寸颤振

飞行试验。这些试验必须证实飞机

在直至 V DF/M DF 的所有速度下，都有

合适的阻尼余量，以及在接近 V DF/

M DF 时，阻尼无大幅度的迅速减小。

在表明符合本条 (d) 的飞行试验中，

如果模拟了某种失效、故障或不利条

件，而且通过飞行试验数据与其他试

验数据或分析之间的关系对比表明，

飞机在 25.629(b)(2) 规定的高度 - 空

速包线内的所有速度下均不会有任

何气动弹性不稳定性，则所验证的最

大速度不必超过 VDF/MDF 
[3]。

气弹稳定性适航设计与验证

1  适航设计要求

气弹稳定性适航要求在设计时，

飞机及其部件在其飞行环境内，应具

有足够的速度安全余量和阻尼安全

余量，以防止颤振、嗡鸣、发散、气动

伺服弹性、持续有限幅值振荡或其他

动态气动弹性的不稳定性。主要包

括以下方面。

（1）主要升力面，如机翼和安定

面的设计应通过考虑由于单个破损

或由于设计参数值适当变化而引起

的刚度改变来满足破损安

全准则。 

（2）应该研究操纵面以

及调整片的破损方式，它们

包括单个的结构破损（如助

力器的断开，铰链的破损或

者有气动力平衡片封接处

损坏的情况），液压系统的单

个或双重故障，以及任何其

他的未被证实是极不可能

的故障组合。在其他结构部

当量空速 Ve

马赫数不变条件
下扩大的 15%Ve
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图1  颤振许可边界的典型设计包线[2]
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图2  气弹稳定性失效-安全包线[2]
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件对系统气弹稳定性有影响的场合，

应考虑这些结构发生故障可能产生

的不利影响。 

（3）气弹稳定性依赖操纵系统

刚度或 / 和阻尼时，需考虑附加条件。

至少气弹稳定性在不考虑发生概率

的情况下必须得到证实，激励系统能

够连续提供：
· 超过一台发动机停车或空转；
· 任一不相关的单一故障导致

的结构振动方式的改变，如结构元件

的断开或失效，液压元件的结构失效

（如液压管路、激励、管外壳或阀门）；
· 任一损坏或失效条件都应考

虑损伤容限和疲劳评定要求，鸟撞损

伤要求及操作系统的适航要求。

（4）考虑空转导致翼面元件刚

度的变化，如舵面作动器、铰链轴承、

发动机装置，应被证实能保证气弹稳

定性边界。

（5）如果操纵面上用的是集中

的平衡配重，则它们的有效性应得到

证实。它们的强度，包括支承结构的

强度也应在合理的基础上加以证实。 

（6）自动飞行控制系统不应和

有关结构耦合而导致颤振。若分析

表明有可能耦合时，应进行试验，以

确定像伺服助力器、无回力伺服控

制、闭环飞行控制系统的增稳系统以

及其他有关的助力操纵系统等制动

系统的动态特性。 

验  证

可以用分析、试验的方法或两者

的某种组合来证明飞机的布局是否

满足气弹稳定性要求。在大多数情

况下，要用气弹稳定性分析来确定

飞机对重要参数变化的敏感性及确

定飞机在正常使用条件下和可能的

破损条件下的气弹稳定性余量。对

于正常飞机状态的颤振模型风洞试

验可用于证实直到被扩展了的设计

速度边界的气弹稳定性，颤振模型风

洞试验是对气弹稳定性分析的补充。

地面试验可用来收集飞机或部件的

刚度数据或模态数据。飞行试验可

用来证明在整个设计俯冲速度包线

内的飞机设计的合格性。

1  分析

首先用分析方法研究飞机在其

整个设计飞行包线内和按照要求的

速度余量作了扩展的飞行包线内的

气弹稳定性。确定气弹稳定性敏感

参数，如刚度、质量分布、操纵面平衡

要求、燃油的消耗顺序、发动机和外

挂的位置以及操纵系统特性等。

通常分析计算包括颤振特性、发

散和反效速度计算。当飞机装有自

动飞行控制系统 ( 如增稳系统、控制

增稳系统 ) 时，应进行气动伺服弹性

稳定性分析，用于分析的结构模型应

能很好地反映实际的结构特性。一

般情况下，颤振和气动伺服弹性稳定

性分析应采用经飞机地面共振试验

结果修正后的计算模型，使计算频率

和节线位置与试验结果基本吻合，颤

振特性最好是全机藕合分析的对称

和反对称计算结果。

为了表明飞机设计满足气弹稳

定性的要求，必须就整架飞机进行符

合性验证。其中分析验证包括结构

设计刚度、质量、燃油、商载、自动飞

行控制系统的特性以及在飞行包线

范围内高度和马赫数变化等有关方

面。分析计算报告应是对下列内容

( 但不限于 ) 计算的最终结果的综合

分析 :

（1）机翼颤振分析；

（2）尾翼颤振分析；

（3）操纵面颤振分析；

（4）其他方面的颤振分析 ( 如旋

转颤振、气动伺服颤振 )；

（5）机翼发散分析；

（6）尾翼发散分析。

分析计算报告的内容应包括下

列内容 :

（1）计算状态的说明 ( 如燃油、

商载 )；

（2）计算方法的说明 ( 含结构分

析模拟 )；

（3）飞机正常状态的颤振特性

( 含 v-g 图、数据 )；

（4）气动伺服弹性稳定性（当飞

机有自动飞行控制系统时 )；

（5）翼面发散速度。

2  试验

气弹稳定性合格审定还需要地

面试验、颤振模型试验和飞行颤振试

验验证。地面试验可用来估计部件

的刚度和用来确定飞机部件及整个

机体的振动模型特性。颤振模型试

验用来建立颤振的趋势和用来确认

在非定常空气动力解析计算需要证

实的领域内的颤振边界。全尺寸飞

行颤振试验提供了对颤振完整性的

最终检验。上述这类试验的任一试

验结果都可用来提供颤振验证数据，

用于检验和改进建立分析模型的程

序和数据以及识别潜在的或预先不

确定的问题。

（1）刚度试验。 

全机 ( 或部件 ) 状态下的刚度试

验用于获得静态载荷作用下的结构

变形特性以及操纵系统的刚度特性，

检验分析所用的刚度数据或直接用

作分析的原始数据。

对于那些刚度特性不能准确预

测的结构来说，部件刚度试验是必须

进行的。试验部件的安装应使部件

的安装特性能够很好地确定或者能

够容易测量。

（2）地面共振试验。

全机地面共振试验测量飞机的

固有频率、振型、阻尼和广义质量参

数。通常它们用于验证振动分析的

结果、修改结构动力分析的数学模型

( 使分析与试验的频率和节线有较好

的一致性 )。试验结果亦是飞行试验

的重要数据资料。

对于新设计飞机或飞机的更改

对颤振特性有较大影响时，必须进行

全机地面共振试验。通常应在适航

状态的飞机上进行，至少应包括经分

析判断有颤振危险的状态。试验飞

机应是结构和各系统、成品件等装配
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完整并经检验合格的产品。当对原先

已合格审定过的设计在结构或惯性上

进行修改时，只要这些变化不影响颤

振或采用的是基准飞机的经地面共

振试验，证实了模型而且这些改变的

影响能够通过分析正确地作出评估

的话，可以不必进行地面共振试验。

（3）颤振模型试验。

在飞机研制中，为了估算设计参

数对飞机颤振的影响，提高颤振分析

的准确性，直接或间接地证明颤振边

界 , 通常有必要进行飞机布局的动

力缩比的颤振模型试验。可以用颤

振模型试验来验证那些颤振分析结

果并不总是可靠的地方的颤振余量，

如操纵面颤振是有显著压缩性效应

的颤振。 

低速颤振模型风洞试验可用于

评定如刚度、燃油重量、装载、操纵面

质量平衡和旋转刚度、外挂形状、质

量和连接刚度、结构连接刚度等参数

对颤振的影响。这种模型也可用于

有关参数变化而带来的趋势及影响

的研究。 

高速模型试验主要用来作为颤

振分析计算工作的补充。它们可以

补充证明作为一种特定的设计布局

在全部扩充后的设计包线内无颤振

发生，或证明在确定的破损安全条件

下无颤振发生。 

不论是低速试验还是高速试验，

模型的安装方法是重要的。对全机

模型来说，所有重要的刚体自由度的

频率必须很低，以免和结构模态产生

不适当的耦合而使颤振结果失真。

部件的颤振模型应安装得不致使空

气动力的相互作用与实际情况有明

显的差别。连接刚度要模拟全尺寸

部件的刚度特性。 

（4）飞行颤振试验。

飞机的飞行颤振试验是提供飞

机设计满足气弹稳定性要求的最后

证实。通常，根据设计计算和模型风

洞试验结果所作的分析，对于认为是

颤振危险的某一个 ( 或几个 ) 飞机

构型进行飞行试验，证实飞机在直至

V DF/M DF 的速度范围内没有气动弹性

不稳定，并具有满意的阻尼。对于装

有飞行控制增稳系统的飞机，应该在

系统工作和系统不工作 ( 关闭系统 )

两种情况下，在飞机不用增稳也能够

安全飞行的速度上进行试验验证。

飞行颤振试验应依据预先制定

经适航当局审查并批准的飞行试验

大纲进行试验，试验前应制定详细的

飞行计划，严格遵守飞行试验程序。

确定飞行试验点 ( 高度、速度 / 马赫

数 ) 时，应遵循从低速到高速、先高

空后低空的原则。选择的速度增量

应使动压的增加近于恒值，每一次

速度的增加应根据对前几个试验点

所取得的数据评定后确定。任何减

小颤振稳定性的指示，如模态的振幅

随着空速增加而增大和阻尼急剧地

衰减都证明快要接近不稳定的领域。

因而，必须非常小心谨慎地逼近新试

验点。

应采用合适的飞机激振方法，以

激起所需要的飞机模态响应，从中得

到感兴趣的模态的响应特征。激振

装置应安装在比较刚硬的结构上，对

所需激振的模态提供尽量大的广义

力并有利于分离开比较邻近的模态。

飞行颤振试验的传感器 ( 不论属于

哪一类 ) 应满足体积小、重量轻、灵

敏度高 ( 尤其是在低频范围 ) 的要求，

并且能够在飞机飞行环境的条件下

正常工作。传感器应布置在飞机对

激振的响应较大的地方。如果使用

加速度计，则它们必须固定在受力结

构上，以避免局部振动的影响。如果

使用应变片，则应有抗油、防潮和绝

缘措施，保证可靠地使用。

对于飞机气弹稳定性设计来说 , 

以上分析和试验是彼此相关、密不

可分的。而每一项分析或试验各有

其特有的优点和不足之处。数值分

析可以对飞机结构的设计状态进行

变参数分析研究 , 找出发生颤振的

规律 , 可对结构进行颤振优化设计。

尽管计算结果的可信度与人为的经

验和技术水平有关 , 但随着结构有

限元方法和非定常气动力计算方法

的进步 , 以及它们的标准通用算法

软件应用 , 计算结果的可信度已有

了很大的提高。

地面试验可用来估计部件的刚

度和用来确定飞机部件及整个机体

的振动模型特性。颤振模型试验可

以在风洞中直接观察到飞机模型发

生的颤振 , 可测定模型的颤振临界

速度和颤振频率 , 识别颤振模态 , 判

别颤振是突发型还是缓发型。但是 , 

模型制作和风洞吹风试验费用较大。

飞行试验是真实飞机在实际飞行条

件下进行的 , 不受各种简化、假设和

模拟限制。飞行试验只能证明在设

计的飞行包线内不发生颤振 , 并可

以估计出大致的颤振安全余量。但

是 , 由于其独特的复杂性和风险 , 

万一考虑不当 , 飞机达到颤振临界

速度 , 则会发生机毁人亡事故。

由此可见 , 设计一种新型号的

飞机 , 必须进行气弹稳定性的数值

分析、地面试验、颤振模型试验和飞

行试验 , 只有将各种分析结果进行

相互验证、比较和修正 , 才能得出该

飞机气弹稳定性方面的正确结论。

结束语

通过理论计算 , 结合全机地面

振动试验、颤振飞行试验、颤振模型

风洞试验等结果，进行相互验证、比

较和修正，将最大程度上避免颤振、

发散和其他气动弹性不稳定现象对

飞机的飞行安全的威胁，确保飞机气

弹稳定性满足适航要求。
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