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中型无人机飞行包线研究
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摘 要：由于现有国内外无人机标准均参考有人机适航规章与标准制定，飞行包线中载荷因数规定得相对保守，直接造成机

体结构设计偏重。本文对比研究国军标无人机强度刚度规范 GJB 5435—2005 与北约无人机系统适航性要求 NATO 
STANGA 4671中的飞行包线计算方法，采用离散突风模型与连续湍流模型计算飞机突风载荷因数，同时结合美国联邦航空

局（FAA）通用飞机法向加速度数据分析与收集项目DOT/FAA/CT-91/20发布的飞行载荷因数实测数据，对现有标准中的中

型无人机飞行包线进行合理裁剪，裁剪后的飞行包线可有效降低机翼载荷，进一步促进飞机结构减重。
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近年来，随着智能化、信息化技术的发展，智能无人系

统也逐渐装备各军种，特别是大中型无人机受到国内外各

军种广泛好评。国外具有代表性的大中型无人机有美军

“捕食者”“死神”与“全球鹰”系列无人机[1-3]、欧洲的“雷神”

与“神经元”无人机[4]、俄罗斯的“猎户座”无人机[5]、以色列

的“苍鹭”无人机[6]，以及土耳其的“旗手”无人机[7]。国内具

有代表性的大中型无人机有航空工业“翼龙”系列无人机、

航天科技“彩虹”系列无人机、腾盾科技“双尾蝎”系列无

人机。

虽然大中型无人机已经装备国内外大量用户，但是目

前公开的资料显示，适用于大中型无人机的设计标准尚处

于逐步完善阶段，国内外试行的无人机设计标准有国家军

用 标 准 GJB 5435—2005[8] 以 及 北 约 标 准 规 范 NATO 

STANGA 4671[9]，这些无人机设计标准规范大部分内容源

于有人机设计标准[10-13]，在无人机飞行包线的定义上面偏

于保守，特别是对于大展弦比、低翼载无人机，其突风（阵

风）载荷因数（又称过载，量纲一）采用离散突风模型进行计

算，造成无人机突风载荷因数偏大[14]，且缺乏实际试飞测试

数据支撑。而对于大展弦比、低翼载无人机而言，机翼临界

载荷工况正好为突风载荷工况，这样就直接造成无人机机

体结构设计载荷偏大，重量（质量）偏大。本文针对现有国

内外无人机飞行包线中载荷因数的规定相对保守，直接造

成机体结构设计偏重的问题，以某型活塞式单发大展弦比

中空长航时无人机设计研发为例，对国内外中型无人机飞

行包线计算方法进行对比研究，并结合大量通用飞机飞行

载荷因数实测统计数据，对现有标准中的中型无人机飞行

包线进行合理裁剪，降低机翼临界突风载荷因数，进一步促

进飞机结构减重。

1 载荷因数计算理论
1.1 机动载荷因数计算

国家军用无人机标准 GJB 5435.2—2005 中无人机强度

和刚度规范的第 2 部分飞行载荷章节对无人机机动载荷因

数的选取进行了直接规定，某中型无人机对应的机动载荷

因数在-1.0~3.0 之间。

北约无人机标准 NATO STANAG 4671[9]结合了美国与

欧洲多个北约成员国的无人机标准规范，在 CS 23 部[12]基

础上进行增补与裁剪获得，其机动载荷因数按照式（1）~式

（2）进行计算

nm,+=min{2.1+
10886

G+4536
, 3.8} （1）

nm,-=-0.4nm,+ （2）

式中，nm,+为正机动载荷因数，nm,-为负机动载荷因数，G 为

无人机重量。

1.2 离散突风模型计算突风载荷因数

国家军用无人机标准 GJB 5435.2—2005 无人机强度

和刚度规范的第 2 部分飞行载荷章节对无人机突风载荷因
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数计算方法进行了规定，某中型无人机离散突风载荷计算

公式如式（3）~式（5）所示

ng = 1 +
ρ0ClαVeq

2G/S
KwWco,eq （3）

Kw =
0.88μg

5.3 + μg

（4）

μ g =
2G/S

gClα ρHbav

（5）

式中，ng 为突风（阵风）载荷因数，ρ0 为海平面空气密度，Clα

为升力线斜率，Veq 为当量空速，Kw 为离散突风减缓因子，

Wco,eq为折算当量突风速度，μg为质量参数，G/S 为翼载，g 为

重力加速度，ρH 为所在高度空气密度，bav 为机翼平均几何

弦长。

北约无人机标准 NATO STANAG 4671 规定的突风载

荷因数计算公式与国家军用标准 GJB 5435.2—2005 规定的

一致，均采用式（3）~式（5）进行计算。

1.3 连续湍流模型计算突风载荷因数

国家军用无人机标准 GJB 5435.2—2005 与北约无人机

标准 NATO STANAG 4671 用于计算突风载荷的模型均为

离散突风模型，其计算值采用的升力线斜率为常数，而实际

情况下机翼升力线斜率随着迎角增大呈逐渐减小的趋势。

所以考虑到升力线斜率的非线性变化，采用连续湍流模

型[15-16]对突风载荷因数进行计算，计算公式如式（6）所示

N0 = f0

R6 + B1 R4

R4 + B1 R2

（6）

式中，N0为突风载荷因数增量，Rj为法向载荷因数频率响应

方程求解的响应积分分量，j 取 0、2、4、6。B1 为积分求解参

数，其计算公式如式（7）所示

B1 = 4 ( ζ - 1
4πf0τ ) （7）

式中，ζ为相对阻尼常数，f0为无阻尼自然频率，τ为平动响应

时间常数，其计算公式如式（8）~式（10）所示

ζ =
vdl

4πδf0 (1 -
-
c

2( )Cmq + Cmα̇

2r2Clα ) （8）

f0 =
vdl

πr
- 

-
c

4δClα
( )Cmα +

-
c

2δ
Cmq （9）

τ = δ
veq

（10）

式中，-c为平均气动弦长，r 为俯仰回转半径，Clα为升力线斜

率，Cmα为俯仰力矩系数导数，Cmά为迎角变化率引起的俯仰

力矩系数导数，Cmq 为俯仰角速度引起的俯仰力矩系数导

数；δ为平动响应距离常数，计算公式如式（11）所示

δ =
2G

ρH gSClα

（11）

式中，S 为机翼面积。

2 无人机飞行包线计算基本性能参数
在开展某型活塞式单发大展弦比中空长航时无人机飞

行包线计算与绘制之前，需要给出有关无人机的性能参数，

如飞机重量与惯量、几何外形、气动性能参数、飞行速度以

及基本物理参数等信息，表 1 为无人机飞行包线计算所需

的基本性能参数。

3 无人机飞行包线计算对比分析
依据国家军用标准 GJB 5435.2—2005 规定的机动载

荷因数选取原则以及突风载荷因数计算公式（3）~式（5）计

算并绘制无人机飞行包线（见图 1）。如图 1 所示，蓝色实线

为机动载荷包线，绿色实线为突风载荷包线，淡青色实线

为俯冲速度线，其余虚线为辅助线。由图 1 可知，按国军标

GJB 5435.2—2005 规定获得的某中型无人机飞行包线中突

风载荷包线完全覆盖机动载荷包线，且速度 VC下的机动载

荷 因 数 范 围 为 -1.0~3.0，突 风（阵 风）载 荷 因 数 范 围 为

-3.17~5.17。

依据北约无人机标准 NATO STANAG 4671 中规定的

机动载荷因数计算公式（1）、式（2）以及突风载荷因数计算

公 式（3）~ 式（5）计 算 并 绘 制 某 中 型 无 人 机 飞 行 包 线

（见图 2）。

表1 飞行包线计算基本性能参数

Table 1 Basic performance parameters for flight

envelope calculation              

参数

最大起飞重量/kg

机翼展长/m

机翼平均几何弦/m

飞机俯仰惯性矩/（kg·m2）

飞机俯仰回转半径/m

升力线斜率/（1/rad）

设计巡航速度/（m/s）

正失速速度/ （m/s）

海平面空气密度/（kg/m3）

机翼 1/4 弦长后掠角/（°）

俯仰力矩系数导数*

迎角变化率引起的俯仰力

矩系数导数*

注：带*的数据为通过数值计算方法获得

数值

800

13.56

0.79

612

1.12

6.30

55.56

27.20

1.225

0

-0.98

-1.91

参数

机翼面积/m2

机翼展弦比

机翼平均气动弦长/m

飞机偏航惯性矩/（kg·m2）

飞机偏航回转半径/m

飞行高度/m

设计俯冲速度/（m/s）

负失速速度/（m/s）

重力加速度/（m/s2）

相对突风长度/m

kussner 参数

俯仰角速度引起的俯仰力

矩系数导数*

数值

11.62

17.12

0.81

1320

1.35

6000

77.78

47.27

9.81

762

1.5

-5.86
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如图 2 所示，蓝色实线为机动载荷包线，绿色实线为

突风载荷包线，淡青色实线为俯冲速度线，其余虚线为辅

助线。按北约无人机标准 NATO STANAG 4671 规定获得

的某中型无人机飞行包线中突风载荷包线完全覆盖机动

载荷包线，且速度 VC下的机动载荷因数范围为-1.52~3.8，

突风载荷因数范围为-3.17~5.17。

对比图 1 与图 2 飞行包线计算结果可知，国军标 GJB 

5435.2—2005 与北约无人机标准 NATO STANAG 4671 计算

的突风载荷包线一致，其范围均在-3.17~5.17。按北约无人

机 标 准 NATO STANAG 4671 计 算 的 机 动 载 荷 包 线 范 围

-1.52~3.8，大于国军标 GJB 5435.2—2005 的取值-1.0~3.0。

依据表 1 与式（6）~式（11），同时结合文献[15]中的图表

参数，可以计算得出速度为 VC 时突风载荷因数增量 N0 为

3.17。由于飞机在飞行包线角点 C 的突风载荷因数大小为

突风载荷因数增量值加上飞机正常平飞状态过载因数 1.0，

故采用连续湍流模型计算获得 C 点突风载荷因数为 4.17。

对比国军标 GJB 5435.2—2005 与北约无人机标准 NATO 

STANAG 4671 离散突风模型在飞行包线角点 C 的突风载

荷因数计算结果可知，离散突风模型计算的突风载荷因数

更为保守。如果采用连续湍流突风模型计算的突风载荷因

数进行机翼载荷计算与结构设计，便可获得更轻的机翼结

构设计。

4 通用飞机实测载荷因数对比分析
由于影响突风载荷因数的主要参数为飞机展弦比与翼

载荷，且突风载荷主要为大气湍流导致，不受人为因素影

响，所以对于采用相同翼型、类似展弦比与翼载荷设计的无

人机，其突风载荷响应与有人机基本相似。

本文采用美国联邦航空局（FAA）发布的通用飞机实测

突风载荷飞行数据对中型无人机连续湍流突风模型计算结

果进行确认与验证。图 3[17]所示为仅做基础科目的正常类

活塞式单发通用飞机实际飞行测量突风载荷谱数据曲线。

纵轴为飞机平均每海里突风载荷因数超越累积次数，横轴

图 3　活塞式单发飞机突风谱(正常类，基础科目)

Fig.3　Gust spectrum of piston single-engine aircraft

  (General usage, Basic flight instruction)

图 1　按 GJB 5435.2—2005 绘制的某中型无人机飞行包线图

Fig.1　Flight envelope of a medium-sized UAV

              (Drawn according to GJB 5435.2—2005)

图 2　按 NATO STANAG 4671 绘制的某中型级无人机

飞行包线图                                                   

Fig.2　Flight envelope of a medium-sized UAV

                   (Drawn according to NATO STANAG 4671)
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为法向加速度比，其定义如式（12）所示

an
anLLF

= (at -1)
(ng -1) （12）

式中，an为飞机法向加速度增量，at为飞机实测法向加速度

值，anLLF为飞机限制突风载荷因数增量，ng为设计巡航速度

下的限制突风载荷因数。

图 3 中的数据采用 10 架各型最大起飞重量在 680~

1100kg、机翼面积在 13.56 ~16.72m2的通用飞机进行飞行测

试。总飞行测试小时数为 5470h，制造商给定的所有测试飞

机设计巡航速度 VC 平均值为 57.47m/s，制造商给定的巡航

速度 VC 下设计限制突风载荷因数平均值为 3.43。根据式

（12）与图 3 实测飞行统计数据的计算结果分析，具有 90%

可靠度与 95% 置信度（B 基准值）的突风载荷因数实测累积

总频次见表 2。

由表 2 数据分析表明，90% 可靠度与 95% 置信度条件

下，在 5470 飞行小时实测数据中，随着载荷因数的绝对值

增加，其出现的超越累积频次越来越少，直到在整个飞行过

程中仅出现 1 次载荷因数截止累积。最小负突风载荷因数

仅出现 1 次时对应的载荷因数为-1.91，最大正突风载荷因

数仅出现 1 次时对应的载荷因数为 4.47。故由表 2 可知，最

大起飞重量在 680~1100kg、机翼面积在 13.56~16.72m2的通

用飞机实测突风载荷因数范围为-1.91~4.47。且实际飞行

测试突风载荷因数最大值 4.47 比连续湍流模型计算的突风

载荷因数 4.17 大 6.71%，比离散突风模型计算的突风载荷

因数 5.17 小 15.66%，由此可知连续湍流模型比离散突风模

型计算结果更精确。

5 无人机飞行包线裁剪
对于某型活塞式单发大展弦比中空长航时无人机，其

翼载荷较低，机动载荷包线被突风载荷包线覆盖。且由于

无人机机动载荷因数由飞控系统进行限制，需用机动载荷

因数最大只需到 3.0 即可[18]，故某中型无人机限制机动载荷

包线的裁剪选用国家军用标准 GJB 5435.2—2005 中的规

定，其大小范围为-1.0~3.0。

国家军用标准 GJB 5435.2—2005 中规定的突风载荷

因数与北约无人机标准 NATO STANAG 4671 中规定的突

风载荷因数计算方法保持一致，均采用离散突风模型计

算。出于升力系数的非线性原因，采用离散突风模型计算

结果偏于保守，而采用连续湍流模型计算结果 4.17（速度

VC 点）与通用飞机实测飞行统计数据 4.47 相当，差别不超

过 6.71%。综合考虑连续湍流模型计算结果与实测飞行

数据，某中型无人机突风载荷包线大小范围按保守原则取

-2.0~4.5，因此某中型无人机飞行包线可做如图 4 所示

裁剪。

图 4 中蓝色实线为结合图 1、图 2 之后确定的机动载荷

包线，其峰值大小范围为-1.0~3.0。红色实线为在图 2 基础

上结合连续湍流模型计算结果及实际飞行测试统计数据裁

剪后的突风载荷包线，其峰值大小范围为-2.0~4.5。

6 结论
本文通过研究国内外设计标准对无人机飞行包线的规

表2 突风载荷因数实测累积总频次（B基准值）

Table 2 Measured cumulative total frequency of gust load

factor （B basic value）                           

法向

加速度比

-0.15

-0.25

-0.35

-0.45

-0.55

-0.65

-0.75

-0.85

-0.95

-1.05

-1.15

-1.20

1.32

载荷因数

0.64

0.39

0.15

-0.09

-0.33

-0.58

-0.82

-1.06

-1.30

-1.55

-1.79
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图 4　某中型无人机飞行包线裁剪图

Fig.4　Flight envelope cut-out of medium-sized UAV
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定与计算方法，以某中型无人机为例，采用离散突风模型与

连续湍流模型对无人机突风载荷因数进行了计算对比，同

时采用通用飞机实测数据对计算结果进行了验证，理论计

算与实测数据均表明现有国内外标准中的突风载荷因数所

采用的离散突风模型计算结果过于保守，而采用连续湍流

模型的计算结果与飞行实测数据的偏差更小。对于最大起

飞重量在 680~1100kg、机翼面积在 13.56~16.72m2、设计巡

航速度不大于 57.47m/s 的活塞式单发无人机飞行包线设

计，提出如下建议：（1） 最大机动载荷因数取 3.0，最小机动

载荷因数取-1.0，最大突风载荷因数取 4.5，最小突风载荷

因数取-2.0。（2） 突风载荷包线为机体结构设计需要考虑的

临界工况，机翼、尾翼、机身等主结构建议按照突风载荷包

线进行设计。
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Flight Envelope Research on Medium-sized UAV

Xiong　Jun， Zheng　Wei， Li　Hongmiao， Liu　Zhaolin， Ji　Kai

CETCD Wuhu General Aviation Industry Technology Research Institute Co.， Ltd.，Wuhu 241000，China

Abstract: Due to the current domestic and international standards for UAV based on the airworthiness regulations 

and standards of existing general aircraft, the relatively conservative load factor in the flight envelope directly lead to 

more weight of the aircraft structure. This paper studied and compared the flight envelope calculation method in the 

strength and stiffness specification of the national military standard UAV GJB5435—2005 and the airworthiness 

requirement of NATO UAV system NATO STANGA 4671, used the discrete gust model and the continuous turbulence 

model to calculate the aircraft gust load coefficient. Combining the measured data of the flight load coefficient 

published by the general aircraft normal acceleration data analysis and collection project DOT/FAA/CT-91/20 of the 

FAA(Federal Aviation Administration) of the United States, the flight envelope of medium-sized UAV in the existing 

standards is reasonably cut. The  flight envelope cut could effectively reduce wing load and further promote weight 

reduction of the aircraft structure.

Key Words: medium-sized UAV; maneuver load factor; gust load factor; flight envelope
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