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摘　要：为有效解决传统载荷设计方法中存在的诸多不足，提出一种适用于一类飞行器载荷设计的三分
段法，即分段刚度、分段质量和分段气动。该方法能够很好地逼近飞行器的真实质量分布和气动载荷分布。

针对简化飞行器，分别利用三分段法、理论计算法和质量分站法计算其模态参数和截面载荷。结果表明，三

分段法和理论计算法在模型参数、计算原理上是一致的，基本可以认为是一种方法，因而它们的模态参数和

截面载荷完全吻合；质量分站法所得左、右截面载荷不一致，且相差很大，还不符合真实载荷情况。总之，采

用三分段法能够得到较为真实、合理的飞行器截面载荷分布，且工程应用简便，方法合理、可信，同时还可以

在很大程度上降低飞行器载荷设计和结构设计的难度。
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　　载荷设计是飞行器研制的基础工作之一，其
主要目的是通过对飞行器任务剖面的分析，选取

载荷工况，进行载荷计算，为飞行器结构设计和各

部段的强度（包括稳定性）计算提供依据［１－５］。

一般情况下，飞行器结构设计主要是依据飞行时

所需的载荷进行的，其他工况载荷可用来对结构

强度进行检查、校对。

当前，在国内的航天院所里，载荷计算通常由

载荷专业根据飞行器专业提供的质量分站数据和

气动专业提供的分布气动系数进行计算，计算原

理如图１所示。首先，飞行器专业根据分站原则
在飞行器的舱段连接端面、大质量安装位置、关心

截面等处设定分站，并采用静力等距原则将分站

间的分段质量等效分配到分站上，称其为“质量

分站”；随后，气动专业依据质量分站计算全弹分

布的气动载荷数据，计算原则是某一分站的气动

载荷等于其前半站压力积分与其后半站压力积分

之和，若分站位于飞行器前／后端，则分站气动载
荷等于其后／前半站压力积分，进而得到分站气动
系数；最后，载荷专业依照飞行器飞行弹道将气动

载荷、发动机推力和操纵力等添加到相应的质量

分站上，由此利用 ＭＡＴＬＡＢ编程或 ＡＮＳＹＳ的惯
性释放来计算飞行器各质量分站截面的载荷。因

此，本文将这一传统的载荷设计方法称之为“质
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量分站法”。

图１　质量分站法计算原理
Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｈｅｍａｓｓｐａｒｔｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

质量分站法在６０多年的飞行器载荷设计中
发挥了重要的作用，但在长期的型号设计中也发

现了其存在着诸多的不足。

其一，飞行器质量分站方面：分段质量被人为

分配到分段端面站点会引发不合理的现象，如发动

机后裙与尾段连接端面处分站的质量经常随时间

变化；大质量部件未单独考虑而归属到分段总质量

并进行端面站点分配造成分站质量的不合理，影响

大质量部件安装截面位置载荷的计算；质量分站只

包括集中质量和分站位置，未提供转动惯量，影响

飞行器上关心截面位置振型斜率的计算［６］。

其二，分布气动系数方面：分站前、后半站的

压力积分所得气动载荷被人为放置到质量分站，

与实际压心位置不符而存在一个偏离质量分站的

偏距，进而遗漏一个因偏距产生的矩，影响截面分

布载荷的计算。

其三，飞行器分布质量和分布压力都人为地集

中分配到质量分站位置，将在该分站左右截面引起

严重的集中载荷突变，这与舱段连接端面左右截面

载荷应该一致的直观认识完全不符；同时，将在大

质量部件安装位置引起惯性载荷与气动载荷的相

互抵消，从而导致截面载荷设计的极度不合理。

为了解决上述不足，改进载荷设计方法、统一

载荷设计形式，本文提出了“三分段法”。首先，

对三分段法的基本原理进行了简要说明，并提出

了飞行器应当遵从的分段原则和计算步骤。随

后，根据三分段法推导得到了飞行器横向载荷的

计算公式。最后，针对简化飞行器，分别采用三分

段法和质量分站法进行了计算，并与理论计算结

果相比较。结果表明：本文所提三分段法与理论

计算结果一致，质量分站法则存在了诸多不足且

误差较大。由此说明，三分段法合理、可信，具有

较高的工程应用价值。

１　三分段法

１．１　基本原理

三分段法，即分段刚度、分段质量和分段气动

的统称。第一重分段，飞行器专业在飞行器的舱

段连接端面、截面尺寸突变位置、截面材料改变位

置、结构构型改变位置和关心截面位置等处进行

第一次分割得到刚度分段；第二重分段，飞行器专

业根据刚度分段得到其质量、质心和转动惯量等，

并利用分段质心和大质量部件安装位置对飞行器

进行第二次分割得到质量分段；第三重分段，气动

专业根据质量分段进行分段压力积分得到气动载

荷和压心，并利用分段压心对飞行器进行第三次

分割得到气动分段。

１．２　分段原则

飞行器应当遵从的基本分段原则如下：

１）要求每个分段长度不大于其所属舱段长
度的１／５（发动机舱段不大于１／１０）；
２）要求舱段内部大质量部件（如杀伤体、惯

组大梁、伺服系统等）在安装位置分配质量站点

（多支点位置需说明）；

３）要求质量秒点的变化能体现出发动机推
力特性的变化趋势或规律，如快速上升段、平台

段、快速下降段等均要有秒点并细化；

４）要求操纵力（摆动喷管、空气舵或燃气舵
等）作用轴或转动轴位置分配载荷站点，提供载

荷作用点，用以计算局部力矩。

１．３　计算步骤

飞行器采用三分段法进行载荷设计的基本步

骤如下：

Ｓｔｅｐ１：按三分段法沿飞行器轴向进行刚度
分段、质量分段和气动分段，进而确定飞行器的刚

度站点、质量站点和气动站点以及载荷站点。

Ｓｔｅｐ２：计算飞行器在发动机推力、气动载荷
和操纵载荷作用下的总加速度和分站当地加速度

（考虑转动加速度的影响），根据分站当地加速度

计算各分站惯性载荷。

Ｓｔｅｐ３：从前到后或从后到前依次“切开”各
站，根据力和力矩平衡计算各分站的载荷，主要包

括轴压、轴拉、横向剪力和横向弯矩以及外压等。

上述步骤表明，飞行器载荷计算的基本思路

是：先求加速度得到惯性载荷，然后施加其他合外

力载荷，最后求解得到各个站点或截面的载荷。

２　横向载荷

飞行器截面的横向载荷主要包括横向剪力和

横向弯矩，其主要受沿飞行器轴向分布的横向气

动力、操纵力和惯性力等的影响。

由横向气动力引起的第 ｊ个质量站点的过

·４６·
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其中，ｎ１为横向气动力引起的线加速度对应的过
载，ｎｊ２为横向气动力压心与导弹质心偏离产生的
矩引起第ｊ个质量站点绕质心附加角加速度对应
的过载，Ｃｉα为第 ｉ个气动站点的横向气动力系
数，ｑ为飞行动压，Ｓ为气动参考面积，α为飞行攻
角，ｘＴ为质心坐标，ｘｇ为压心坐标，ｘｊ为第 ｊ个质
量站点的坐标，ｍ和 Ｊ分别为飞行器的质量和绕
质心的转动惯量。

由于飞行器的气动力与惯性力平衡，由此气

动力引起的横向截面剪力和弯矩分别为

Ｑｋ ＝ｑＳα∑
ｉ
ＣｉαΔ（ｘｋ－ｘｉ）－ｇ∑

ｊ
ｎｊｍｊΔ（ｘｋ－ｘｊ）
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Ｍｋ＝Ｍｋ－１＋Ｑｋ－１（ｘｋ－ｘｋ－１） （３）

其中：Ｑｋ和Ｍｋ分别为第 ｋ个截面的横向剪力和
弯矩；ｍｊ为第ｊ个质量站点的集中质量；ｘｋ为第 ｋ
个截面的坐标；Δ（ｘｋ－ｘｉ）和 Δ（ｘｋ－ｘｊ）为狄拉
克－δ函数，即

Δ（ｘｋ－ｘＡ）＝
０ ｘｋ＜ｘＡ
１ ｘｋ≥ｘ{

Ａ
　Ａ＝ｉ，ｊ （４）

如果飞行器需要采用燃气舵、空气舵或柔性

喷管等操纵机构进行姿态控制，那么应设置载荷

站点，并在这些站点位置施加集中力载荷。由操

纵力集中载荷引起的过载、截面剪力和弯矩可参

考式（１）～（３）相应计算。将气动力和操纵力产
生的截面剪力和弯矩相叠加，即可得到飞行器截

面的最终剪力和弯矩。

载荷设计中，还特别需要考虑飞行器在外界

干扰（如高空风［７］）作用下引起的风攻角、风舵偏

角或柔性喷管风摆角所产生的气动力和操纵

力［８］，具体做法就是在式（１）和式（２）中的飞行攻
角α上叠加风攻角，相应的舵偏角或柔性喷管摆
角类同处理。研究风对飞行器的干扰只考虑水平

风，产生的附加攻角和附加侧滑角分别为

αｗ＝ａｒｃｔａｎ
ｗｓｉｎθ
ｖ＋ｗｃｏｓθ

（５）

βｗ＝ａｒｃｔａｎ
ｗ
ｖ （６）

其中：ｗ是风速，θ是弹道倾角，ｖ是飞行速度。根
据型号需求可选取按纵风／俯仰设计（取式（５））

或按横风／侧滑设计（取式（６）），再结合飞行器刚
体运动方程和控制方程即可解算得到用于载荷计

算的风攻角、风舵偏或柔性喷管风摆角等，具体解

算过程可参见文献［１，９］。
根据上述公式利用 ＭＡＴＬＡＢ、Ｐｙｔｈｏｎ等编程

语言编写计算程序，就可以很方便地计算得到飞

行器截面的载荷。此外，还可以利用 ＡＮＳＹＳ、
ＮＡＳＴＲＡＮ等仿真软件构建有限元模型直接计
算，计算时直接施加气动力和操纵力等外力载荷，

并采用惯性释放来平衡惯性载荷。

３　载荷计算

一般飞行器主要由弹头、仪器舱、发动机和尾

段４个壳段组成。实际飞行时，受飞行器外形、飞
行工况和飞行姿态等影响，沿其轴向分布的气动

压力变化是相当复杂的。考虑本文的重点仅在于

讨论三分段法的优越性和合理性，因此将飞行状

态下的飞行器简化为质量均匀分布、压力线性分

布的自由－自由弹性梁。采用 ＡＮＳＹＳ有限元软
件构建飞行器有限元模型、施加外边界载荷及设

置惯性释放开关。图２（ａ）采用均布的质量和刚
度，飞行器刚度和质量均由梁单元 ＢＥＡＭ１８８来
模拟；施加线性分布压力，向下箭头代表了压力分

布，因其计算原理与理论计算一致，所以本文称之

为“理论计算法”。图２（ｂ）和图２（ｃ）将飞行器离
散化为一系列质量单元和连接这些质量单元的梁

单元，故可称之为“弹簧 －质量法”。其中飞行器
刚度由梁单元 ＢＥＡＭ１８８来模拟（图示实线），飞
行器质量由质量单元ＭＡＳＳ２１来模拟（图示星点）；

（ａ）理论计算法
（ａ）Ｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

（ｂ）三分段法
（ｂ）Ｔｈｅｔｈｒｅｅｓｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

（ｃ）质量分站法
（ｃ）Ｔｈｅｍａｓｓｐａｒｔｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图２　飞行器有限元模型
Ｆｉｇ．２　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆａｉｒｃｒａｆｔ
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同时将压力离散化并集中到梁单元的节点上，向

下箭头代表了集中气动载荷。

３．１　模型参数

图２所示飞行器有限元模型主要的模型参数
有三个：质量、刚度和载荷。其中，刚度均由

ＢＥＡＭ１８８梁单元模拟，对理论计算法、三分段法
和质量分站法来说均是一样的。图２（ａ）理论计
算法的质量由材料密度确定，利用文献［１０］质量
矩阵提取方法可以得到一致质量矩阵或集中质量

矩阵。图 ２（ｂ）三分段法的质量由质量单元
ＭＡＳＳ２１确定，ＭＡＳＳ２１点单元的质量、转惯和位
置通过计算图 ２（ａ）中的单个梁单元来得到。
图２（ｃ）质量分站法的质量由质量单元 ＭＡＳＳ２１
确定，ＭＡＳＳ２１单元的质量直接采用理论计算法
提取的集中质量阵，转惯则利用空心正圆柱公

式［１１］计算得到，位置人为指定在单元节点上。

表１为依据理论计算法、三分段法和质量分
站法构建有限元模型计算所得的质量特性和载荷

数据。结果表明：理论计算法和三分段法的模型

参数一致，基本可以认为是一种方法；质量分站法

相对来说有误差，虽然误差不大，但对于质量不均

布和气动分布复杂的真实飞行器飞行工况，其误

差的影响是难以估量的。需要说明的是，三分段

法只使用了１０个集中质量，却比质量分站法的
１１个集中质量更接近真实模型。

表１　三种方法的质量和载荷数据
Ｔａｂ．１　Ｍａｓｓａｎｄｌｏａｄｄａｔａｏｆｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｓ

质量／
ｋｇ

质心／
ｍ

转惯／

（ｋｇ·ｍ２）

扭惯／

（ｋｇ·ｍ２）
载荷／
Ｎ

压心／
ｍ

理论

计算
６０６．４８ ５．０ ５０７２．６ ３７．１５５．０Ｅ＋７６．６６７

三分

段法
６０６．４８ ５．０ ５０７２．６ ３７．１５５．０Ｅ＋７６．６６７

质量

分站
６０６．７５ ５．０ ５２２６．０ ３６．２４５．０Ｅ＋７６．６７５

误差／％ ０．０４ ０ ３．０ ２．４５ ０ ０．１２

３．２　模态特性

有限元模型是否合理，其有效的检验方法就

是进行模态特性的分析。表２为依据理论计算
法、三分段法和质量分站法构建有限元模型进行

模态分析所得的模态参数。结果表明：理论计算

法和三分段法的模态参数相差极小，固有频率最

大相对误差不超过３５２％，振型均值最大相对误

差不超过１４４％；质量分站法和理论计算法的模
态参数相差还是比较明显的，固有频率相对误差

范围在２１％ ～１２２％，振型均值相对误差范围
在０１％～７５％。

表２　三种方法的模态参数
Ｔａｂ．２　Ｍｏｄａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｓ

固有频率ｆ／Ｈｚ 振型均值Ｕ

横一

阶

横二

阶

横三

阶

扭一

阶

横一

阶

横二

阶

横三

阶

扭一

阶

理论

计算
３１．８ ８４．８ １５８．９ １６０．９ ０．１７４３０．１７８３０．１８２９０．２２２７

三分

段法
３１．６ ８３．３ １５３．５ １６０．２ ０．１７３９０．１７７１０．１８０３０．２２２７

质量

分站
３０．３ ７８．０ １４１．６ １６４．３ ０．１７４５０．１８３２０．１９７８０．２２４９

表２中，为了便于比较，引入了振型均值的概
念［１２］。将飞行器振型相对实际顶点的模态位移

做归一化，并按式（７）处理。

Ｕ＝１Ｎ ∑
Ｎ

ｉ＝１

ｕ２ｉ
ｕ槡 ２
１

（７）

式中：Ｕ定义为飞行器的振型均值；Ｎ是飞行器分
站数目；ｕｉ是飞行器第ｉ个分站的振型。

已有文献［１３－１４］研究结果表明，在采用数
目相同的有限单元的情况下，一致质量法的结果

优于集中质量法，即理论计算法的计算精度要高

于质量分站法，但一致质量法所得固有频率要大

于真实值（接近真实值的上界），而集中质量法所

得固有频率要小于真实值。表２中，三分段法所
得固有频率正好位于理论计算法和质量分站法之

间，从认识上来讲应该更接近于真实值。需要指

明的是，三分段法作为一种“拟一致质量法”，尽

量用较少的质量站点逼近飞行器分布质量的形

态，在单元划分较为细密、结构包含的集中质量

（如内部设备或部件）较多时，其计算结果将更为

合理、可靠。

３．３　截面载荷

下面分别采用理论计算法、三分段法和质量

分站法计算此弹性梁在惯性释放模式下的截面载

荷。表３为依据理论计算法、三分段法和质量分
站法构建有限元模型计算所得的飞行器截面载

荷。图３和图４分别为根据飞行器截面载荷所绘
制的剪力图和弯矩图。结果均表明：理论计算法

和三分段法的截面载荷相差极小，截面剪力最大

相对误差不超过０２８％，截面弯矩最大相对误差
不超过０６５％；质量分站法左、右截面载荷相差

·６６·
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极大，符号也不完全一致，截面剪力最大相对误差

达到了 １５２％，截面弯矩最大相对误差达到了
１９１％；质量分站法和理论计算法的截面载荷相差
也极大，截面剪力最大相对误差达到了４０２％，截
面弯矩最大相对误差达到了１０５５％。

需要指出的是，质量分站法所得左右截面

载荷不一致甚至相差很大且不符合真实载荷情

况的根本原因就是人为在截面位置布置了实际

上并不存在的集中质量和集中气动载荷。三分

段法很好地解决了这一问题，并明确了大质量

部件要处理为集中质量、分段转惯要按设计值

输入、气动载荷压心要按计算值分配站点等，由

此可以计算得到更为真实、合理的飞行器各截

面的分布载荷。

表３　三种方法的截面载荷
Ｔａｂ．３　Ｓｅｃｔｉｏｎｌｏａｄｏｆｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｓ

截面

编号

剪力／Ｎ 弯矩／（Ｎ·ｍ）

理论

计算法

三分

段法

质量分站法

左截面

质量分站法

右截面

理论

计算法

三分

段法

质量分站法

左截面

质量分站法

右截面

１ ０ ０ ５５９０８ ０ ０ －５５３８１

２ －１６４８０ －１６５２７ ５５９０８ －５４７４３ －２１９４３ －２２０４８ －１１１２８９ －２２２１０５

３ －２９２９８ －２９３８１ －５４７４３ －１３７７９４ －２９２６８ －２９３９３ －１６７３６１ －２７８１７７

４ －３８４５４ －３８５６３ －１３７７９４ －１９３２４３ －２５６０５ －２５７７１ －１４０３８４ －２５１２００

５ －４３９４７ －４４０７２ －１９３２４３ －２２１０９１ －１４６１９ －１４７０３ －５７９５７ －１６８７７３

６ －４５７７９ －４５９０８ －２２１０９１ －２２１３３８ ０ ０．６ ５２３１７．８ －５８４９８

７ －４３９４７ －４４０７２ －２２１３３８ －１９３９８４ １４６７９．６ １４６９１．３ １６２８４０ ５２０２３．９

８ －３８４５４ －３８５６３ －１９３９８４ －１３９０３０ ２５６６６．５ ２５６３４．３ ２４６００８ １３５１９２

９ －２９２９８ －２９３８１ －１３９０３０ －５６４７４ ２９３２８．７ ２９３９３．３ ２７４２２２ １６３４０６

１０ －１６４８０ －１６５２７ －５６４７４ ５３６８３．１ ２２００４．２ ２２０１０．７ ２１９８８０ １０９０６４

１１ ０ ０ ５３６８３．１ ０ ０ ５５３８０．６

图３　飞行器各截面的剪力分布
Ｆｉｇ．３　Ｓｈｅａｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｓｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ

图４　飞行器各截面的弯矩分布
Ｆｉｇ．４　Ｍｏｍｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｓｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ

４　结论与建议

针对工程上传统载荷设计方法存在的诸多不

足，提出了一种适用于一类飞行器载荷设计的三

分段法。同时，结合简化飞行器，利用理论计算

法、三分段法和质量分站法分别计算了飞行器的

模态参数和截面载荷。结果表明：

１）三分段法能够很好地逼近飞行器的真实
质量分布和气动载荷分布，有效地避免质量和载

荷的双重集中；

２）理论计算法和三分段法构建的有限元模
型所得模态参数基本一致，基本可以认为是一种

方法；

３）采用三分段法进行飞行器载荷设计，能够
得到较为真实、合理的截面载荷分布，且工程应用

简便、方法合理、可信，同时在很大程度上降低了

飞行器结构设计的难度。

三分段法从本质上来讲仍然是一种集中质量

法，因此质量分站法具有的缺点，其仍未完全规

避，例如其质量单元左、右截面的载荷仍然不

·７６·
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一致。

为了得到真实、合理的飞行器分布载荷，给出

以下建议：

１）根据飞行器系统的特殊组成形式，即一致
分布的结构质量和推进剂质量、集中布置的大质

量部件和设备等，采用一致分布的飞行器质量部

段尽量采用一致质量法，实在不行局部应尽量细

化，该集中布置的大质量部件要采用集中质量法

并放置在其正确的安装位置；

２）给出沿飞行器轴向分布的线密度质量和
线密度气动载荷，那么飞行器载荷设计和结构设

计的难度将大为降低。

此外，有关影响飞行器载荷设计的其他因素，

如发动机推力作用点位置的选取、大风区风攻角

的计算和气动偏差引起的载荷偏差等问题，建议

后续开展相关研究。
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