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摘要 现代飞机舵面大多采用主动式余度作动系统。这种系统固有的力纷争现象,导致传统的基于原位载

荷校准试验的飞机结构载荷测量方法,不再适用于现代飞机操纵舵面铰链力矩飞行测量。提出了一种基于

离位载荷校准试验和原位载荷验证试验的飞机舵面铰链力矩测量方法,建立了相应的载荷测量模型,分析确

定了铰链力矩测量精准度的影响因素,给出了可能引起的系统误差的验证和修正方法,形成了主动式余度作

动舵面铰链力矩飞行测量流程。通过多型飞机舵面铰链力矩测量试飞,验证了该方法的可行性和有效性;提
高了飞机舵面铰链力矩测量的精准度,为飞机舵面设计载荷验证与优化提供了可靠的实测载荷;得到了飞机

舵面各作动机构的载荷分配,实现了飞机舵面作动系统力纷争的飞行监测,确保了飞行安全。
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Abstract 
 

Most
 

of
 

modern
 

aircraft
 

control
 

surface
 

employ
 

redundant
 

actuation
 

system
 

in
 

active
 

mode.
 

Due
 

to
 

the
 

inherent
 

force-fighting
 

in
 

this
 

system
 

,
 

the
 

traditional
 

aircraft
 

structural
 

load
 

measurement
 

method
 

based
 

on
 

on-station
 

load
 

calibration
 

test
 

is
 

no
 

longer
 

suitable
 

for
 

the
 

flight
 

measurement
 

of
 

hinge
 

moment
 

of
 

modern
 

aircraft
 

control
 

surface.
 

In
 

this
 

paper,
 

a
 

method
 

of
 

measurement
 

for
 

hinge
 

moment
 

of
 

aircraft
 

control
 

surface
 

based
 

on
 

off-station
 

load
 

calibration
 

test
 

and
 

on-station
 

load
 

verification
 

test
 

is
 

presented,
 

the
 

corresponding
 

load
 

measurement
 

model
 

is
 

established,
 

the
 

factors
 

affecting
 

the
 

precision
 

of
 

hinge
 

mo-
ment

 

measurement
 

are
 

analyzed
 

and
 

determined,
 

the
 

verification
 

and
 

correction
 

methods
 

of
 

possible
 

sys-
tematic

 

errors
 

are
 

given,
 

the
 

procedure
 

for
 

flight
 

measurement
 

of
 

hinge
 

moment
 

of
 

aircraft
 

control
 

surface
 

is
 

developed.
 

The
 

feasibility
 

and
 

effectiveness
 

of
 

this
 

method
 

are
 

verified
 

by
 

flight
 

test
 

of
 

hinge
 

moment
 

measurement
 

of
 

multi-type
 

aircraft
 

control
 

surface,
 

the
 

precision
 

of
 

hinge
 

moment
 

of
 

aircraft
 

control
 

sur-
face

 

is
 

improved,
 

and
 

the
 

reliable
 

measured
 

load
 

is
 

provided
 

for
 

the
 

design
 

load
 

verification
 

and
 

optimiza-
tion

 

of
 

aircraft
 

control
 

surface.
 

The
 

load
 

distribution
 

of
 

each
 

actuator
 

of
 

aircraft
 

control
 

surface
 

is
 

ob-



tained,
 

and
 

flight
 

monitoring
 

of
 

the
 

force-fighting
 

of
 

the
 

actuation
 

system
 

of
 

aircraft
 

control
 

surface
 

is
 

real-
ized,

 

which
 

ensures
 

the
 

flight
 

safety.
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  在飞机舵面设计中,计算结构强度和作动机构输

出功率所依据的外载荷一般都是通过理论计算、风洞

试验和设计经验确定的。由于飞机舵面实际受载情

况的复杂性,通过理论计算和实验不可能完全模拟真

实情况,特别是在各种飞行状态和舵面偏度情况下的

载荷,使得用于设计计算的外载荷可能与使用中所承

受的真实载荷明显不同。因此,在新机研制中,必须

对飞机舵面载荷进行飞行测量[1-2],以此来分析和评

估理论计算结果和实验室实验结果的准确性,同时探

索舵面载荷规律,发现新的严重受载情况。
飞机舵面载荷飞行测量方法有应变法和压力法

两种。应变法是国际通用的飞机结构载荷测量方

法,主要通过测量安装在舵面主要传力路径上的应

变电桥响应,利用载荷校准地面试验建立的载荷模

型,得到飞机舵面载荷。压力法是测量飞机舵面外

表面的气动压力分布,通过积分得到气动载荷,再通

过惯性修正得到飞机结构载荷[3-8]。该方法的压力

测量系统改装实施难度大、测量精度影响因素较多,
难以得到精准的飞机舵面铰链力矩,一般用于测量

舵面典型剖面气动载荷[9-10]。因此,飞机舵面铰链

力矩飞行测量一般采用应变法进行测量。
为了提高电传飞控系统的可靠性和安全性,现

代军、民用飞机舵面大多采用主动式余度作动系统,
这种作动系统采用两个或多个作动器并联布局,并
同时主动地驱动舵面,舵面所承受的载荷由多个驱

动机构来传递。由于传感器、作动器和操纵面的制

造和安装误差积累等,将导致不同作动器输出不一

致,且操纵面的扭转刚度一般较大,这就引起了同一

舵面多个驱动机构间的力纷争现象。力纷争将导致

操作舵面扭曲,引起舵面疲劳破坏,严重时危及飞行

安全。国内外许多学者在力纷争减缓方面开展了大

量的理论研究和工程实践,取得了良好的研究成

果[11-14],但由于力纷争影响因素多,无法完全消除。
这种力纷争现象将导致飞机舵面在相同的载荷作用

下各个作动机构载荷分配存在不确定性,传统的基

于原位载荷校准试验的应变法不再适用于此类操纵

舵面铰链力矩飞行测量,急需探索新的方法。

1 飞机舵面铰链力矩测量原理

应变法测载通常是指基于原位载荷校准试验的

载荷测量方法。原位载荷校准试验是指在试验飞机

上对拟测载部件进行加载校准,以得到载荷实测模

型的试验。要求拟测载部件已完成应变电桥的加

装,并在飞机上处于正常安装和使用状态。
基于原位载荷校准试验的应变法测载的基本原

理是线性叠加原理,即测载应变电桥响应与外载荷

成线性关系;并且测载应变电桥响应是所有外载荷

单独作用时产生的响应的叠加[15]。而满足线性叠

加原理的前提条件是任意时刻在相同载荷作用下测

载部件主传力路径载荷分配存在相同的比例关系。
当飞机舵面只有一个作动机构时,主传力路径

唯一,因此,可以采用基于原位载荷校准的应变法进

行飞机舵面铰链力矩侧量。即飞机舵面铰链力矩侧

量模型可直接通过原位载荷校准试验得到。值得注

意的是,在载荷校准时需要考虑不同舵面偏度和试

验加载方向对铰链力矩测量模型的影响。
当飞机舵面采用主动式余度作动系统时,各作

动机构之间存在力纷争现象,由于力纷争的影响因

素很多,导致不同时刻(如:地面校准和空中飞行)各
作动机构力纷争大小不完全相同,有时差别很大,进
而导致不同时刻在相同载荷作用下,各作动机构载

荷分配不同,不满足上述前提条件,因此,不能采用

基于原位载荷校准试验的应变法来测量飞机舵面的

铰链力矩。
但考虑到飞机舵面所受的铰链力矩是由各作动

机构分担的力矩之和来平衡,即:

Mh =∑
n

i=1
Mhi (1)

式中:Mhi 为舵面第i个作动机构分担的铰链力矩,
(N·m);n 为舵面作动机构的数量。

舵面作动机构分担的铰链力矩 Mhi 与作动机

构传力关键件(作动器或作动器的连杆等)承受的载

荷及其与舵面转轴的距离有关,具体关系式为:

Mhi=Fidi (2)
式中:Fi 为舵面第i个作动机构传力关键件承受的

载荷,(N);di 为舵面第i个作动机构传力关键件承

受的载荷与舵面转轴的距离,(m);
舵面作动机构传力关键件承受的载荷Fi 可以

通过基于离位载荷校准试验的应变法进行单独测

量。离位载荷校准试验是指将拟测载的作动机构传

力关键件从飞机上拆下,模拟飞机上的连接形式安
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装在试验装置上进行加载校准,以得到传力关键件

的载荷实测模型[16-18],即:

Fi=kiεi (3)
式中:ki 为通过离位载荷校准试验得到的第i个作

动机构传力关键件的载荷系数,(N/(μm/m));εi

为加装在舵面第i个作动机构传力关键件上的应变

电桥响应,(μm/m)。
舵面作动机构传力关键件承受的载荷与舵面转

轴的距离di 难以进行实际测量,一般是通过三维理

论模型得到的。如果di 与舵面偏度θ有关,还需要

通过三维理论模型得到不同偏度下的距离,并建立

di 与偏度θ 之间的关系di θ  。在实际飞行测量

中,通过偏度θ的飞行实测值得到距离di。
但是这种测量方法将不可避免地导致一定的系

统误差[19],具体原因如下:

1)传力关键件承受的载荷到舵面转轴的距离是

通过三维理论模型得到的,与实际距离存在一定的

差异;

2)关键传力件离位载荷校准试验的约束状态不

可能与其在飞机上的安装使用状态完全相同;

3)离位载荷校准试验的测试系统与机上测试系

统不同或不完全相同。
因此,必须通过原位载荷验证试验来确定系统

误差大小,并分析系统误差的变化规律,必要时采用

相应的修正方法进行修正,以提高舵面铰链力矩测

量的精准度。原位载荷验证试验是先将完成离位载

荷校准试验的舵面作动机构传力关键件安装到飞机

上,并使其处于正常的安装使用状态,然后在舵面上

施加典型的验证工况,并通过机上测试系统测量传

力关键件应变电桥响应,再通过上述关系模型得到

实测的铰链力矩,最后将其与实际施加的铰链力矩

进行比较,以确定铰链力矩测量的精准度。

2 飞机舵面铰链力矩测量模型

根据舵面铰链力矩测量原理分析,可以得到基

于离位载荷校准试验和原位载荷验证试验的飞机舵

面铰链测量模型:

Mh =∑
n

i=1
βikiεidi θ  

 

(4)

式中:βi 为第i个作动机构分担的铰链力矩实测值

的系统误差修正系数,由原位载荷验证试验得到。
由系统误差产生的原因可以得到

βi≈βkiβεiβdi
 (5)

式中:βki
为第i个作动机构传力关键件载荷系数修

正因子,这是由于关键传力件在离位载荷校准试验

中的安装约束状态与其在飞机上实际安装使用状态

的差异而导致的,差异越小,βki
越接近于1;由于同

一舵面各个作动机构传力关键件安装约束状态差异

基本相同,因此载荷系数修正因子也应近似相等,即

βk≈βki
;

βεi
为第i个作动机构传力关键件应变电桥响

应的修正因子,反映了传力关键件在离位载荷校准

试验中的测试系统与飞机上的测试系统差异,差异

越小,βεi
越接近于1。由于同一舵面各个作动机构

传力关键件测试系统差异基本相同,因此应变电桥

响应修正因子也应近似相等,即βε≈βεi
;

βdi
为第i个作动机构传力关键件承受的载荷

与舵面转轴的距离的修正因子,反映了机上实际距

离与理论距离的差异,差异越小,βdi
越接近于1。

由于同一舵面各个作动机构传力关键件承受的载荷

到舵面转轴距离的差异基本相同,因此,距离修正因

子也应近似相等,即βd≈βdi
。

基于上述分析,公式(4)可以简化为:

Mh ≈∑
n

i=1
βkiβεiβdikiεidi θ  ≈βkβεβd∑

n

i=1
kiεidi θ  =

β∑
n

i=1
kiεidi θ  (6)

综上,舵面铰链力矩测量的系统误差修正系数

与各个影响因素修正因子之间存在乘积的关系,即
使每个因素影响小,其修正因子很接近于1,但3个

因素的综合影响将会很显著,例如:当3个修正因子

均取0.96时,综合修正系数将达到0.88,在这种情

况下,如果不进行修正将导致较大的测量误差。在

工程测量中,难以通过试验得到每一个修正因子

βk、βε、βd,但可以通过原位载荷验证试验得到反映

3种影响因素的综合修正系数β=βkβεβd。

3 飞机舵面铰链力矩测量流程

基于离位载荷校准试验和原位载荷验证试验的

飞机舵面铰链测量流程:首先要通过传力分析确定

传力关键件;然后将传力关键件从飞机上拆下,进行

应变电桥安装和离位载荷校准试验,建立传力关键

件载荷模型;再通过原位载荷验证试验确定载荷模

型精度,必要时,开展误差分析和载荷实测模型修

正;最后通过飞行实测得到传力关键件应变电桥响

应,并利用载荷实测模型得到舵面铰链力矩,具体流

程见图1。该方法主要包括传力关键件确定、应变

电桥安装、离位载荷校准试验、原位载荷验证试验和

飞行试验等5个关键环节。
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图1 舵面铰链力矩飞行实测流程

1)传力关键件确定。根据操纵舵面的传力特点

来确定传力关键件,一般在传力路径上选取受载单

一,结构简单,易于拆卸的构件为传力关键件,如:作
动机构的连杆或作动器等;

2)应变电桥安装。通过传力关键件受力特点和

应变电桥测载机理确定应变计安装的位置和组桥方

式。操纵舵面作动机构传力关键件大多具有轴向尺

寸短、截面大而且复杂、受连接接头局部应力影响大

等特点,当承受轴向施加拉压载荷时连杆应力图相

差很大,甚至会出现应变电桥不能同时感受拉、压载

荷或对拉、压载荷响应方向不协调等情况[10],对于

操纵舵面作动器还需考虑液压油压力对测载应变电

桥的影响等。因此,只有通过工程经验和有限元分

析以及地面加载试验,才能准确地确定应变计安装

位置和组桥方式。理想的应变计安装位置应该选择

对拉、压载荷响应大,应力分布均匀并且在加载过程

中应变和载荷的线性度较好的位置。

3)离位载荷校准试验。先将选取的传力关键件

从飞机上拆下,完成应变电桥安装后,模拟飞机上真

实的连接形式将传力关键件连接在专用试验设备

上,进行加载试验,以建立传力关键件载荷模型,并
利用传力关键件载荷到舵面转轴的距离,得到舵面

铰链力矩测量模型。

4)原位载荷验证试验。将完成离位载荷校准试

验的传力关键件恢复安装到飞机上,并处于正常的

使用状态,对操纵舵面进行加载试验,以验证铰链力

矩测量模型精度。当模型精度不满足要求时,需要

通过原位载荷验证试验数据,对模型误差进行分析,
并确定载荷模型的修正系数。如果修正后载荷模型

仍不能满足精度要求,就需要重新考虑离位载荷校

准试验和原位载荷验证试验方案的合理性。

5)飞行试验。根据操纵舵面功能、控制原理和典

型受载情况确定飞行状态和方法。通过飞行试验获

取操作舵面传力关键件应变电桥响应和舵面偏度的

飞行实测值,利用离位载荷校准试验和原位载荷验证

试验确定的载荷测量模型得到飞行实测铰链力矩。

4 方法应用

利用上述方法进行了多型飞机舵面铰链力矩测

量试飞,此处仅给出具有不同作动机构特点的两型

飞机副翼铰链力矩测量试飞情况,一型飞机副翼铰

链力矩是以作动器连杆为关键件进行测量的,并经

原位载荷验证试验验证,测载模型的精度满足要求;
另一型飞机副翼铰链力矩是以作动器为关键件进行

测量的,经原位载荷验证试验验证,测载模型的精度

不满足要求,需要进行修正。

4.1以作动器连杆为关键件的舵面铰链力矩测量

某飞机副翼由两套液压系统通过4个作动机构

来驱动,每套液压系统对应2个作动机构,为典型的

主动式余度作动舵面。每个作动机构由作动器及其

连杆等组成,在副翼操纵过程中,作动器与副翼之间

的连杆做刚体平面运动,只承受轴向拉、压载荷,为
副翼作动机构的传力关键件,当副翼承受向下载荷

时,连杆承受轴向拉伸载荷,当副翼承受向上载荷

时,连杆承受轴向压缩载荷,具体见图2。应变电桥

安装位置为连杆左、右缘条外侧中心附近。组桥形

式为由左、右缘条对应位置应变计构建的拉压电桥。

图2 副翼作动器连杆受力分析

通过离位载荷校准试验得到4个作动器连杆的

载荷系数ki(i=1、2、3、4)。拉伸和压缩载荷系数

不完全相同,应根据连杆实际受载情况选择相应的

载荷系数,图3给出连杆拉、压载荷校准试验典型结

果。拉杆轴向拉压载荷到转轴的距离di θ  由三维

模型得到。将其代入公式(6),并令β=1,即可得到

某飞机副翼铰链力矩测量模型。通过原位载荷验证

试验对该铰链力矩测量模型进行了验证,图4给出

了原位载荷验证试验加载点位置示意图,表1给出

了原位载荷验证试验结果,表中,铰链力矩相对值为
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铰链力矩与实际施加的最大合力的比值。结果表

明,相对误差均小于5%,副翼铰链力矩测量模型精

度满足要求(≤10%),不需要修正即可用于飞行试

验载荷测量。

图3 拉杆离位载荷校准典型试验结果

图4 某型飞机副翼原位验证试验加载点位置

表1 某型飞机副翼铰链力矩测量模型的验证结果

测载

部件
加载点

实际

施加

铰链

力矩

相对

值/m

实测

铰链

力矩

相对

值/m

相对

误差

%

左副翼 1 0.270
 

7 0.268
 

1 -1.0
左副翼 2 0.347

 

7 0.360
 

7 3.7
右副翼 1 0.273

 

5 0.261 -4.6
右副翼 2 0.352

 

6 0.355
 

4 0.8

  飞行试验内容主要包括不同高度和不同速度的

滚转机动等。通过飞行试验得到应变电桥响应和副

翼偏度实测值,将其代入铰链力矩方程便可得到飞

行实测铰链力矩。对铰链力矩进行无量纲化处理,

便得到铰链力矩系数mh 和mhi:

mh=
Mh

qSbA
,mhi=

Mhi

qSbA
(6)

式中:q为速压,(kPa);S 为机翼面积,(m2);bA 为

平均气动弦长,(m);

进而可以得到第i 个作动机构分担铰链力矩

比例:

Ri=
mhi

mh
(7)

图5给出了滚转机动中,右副翼实测铰链力矩

mh 和mhi(i=1~4),同时给出了对应时刻的副翼

偏度和滚转角。结果表明,在向左360°滚转机动

中,右副翼偏度向下(符号为正),承受气动载荷向

上,相对于转轴铰链力矩为负值,受载规律符合滚转

机动特点。副翼承受铰链力矩由4个作动机构共同

分担,但各个作动机构承受载荷不尽相同。

图6给出了副翼各作动机构载荷分配比例Ri

(i=1~4)随副翼铰链力矩的变化规律。结果表明,

在小载荷时各作动机构载荷分配比较分散,分配比

例存在负值表示各作动机构之间存在力纷争现象;

同一副翼上、下偏转时各作动机构载荷分配都存在

较大的差别;随着铰链力矩的增大,4个作动机构连

接拉杆载荷分配比例均逐渐趋于0.25,
 

达到相对均

衡状态,但始终未达到平均受载状态。各作动机构

载荷分配比例的不确定性从根本上验证了主动式余

度驱动舵面铰链力矩测量不能采用基于原位载荷校

准试验的应变法。

图5 滚转机动中右副翼载荷实测结果

图6 各作动器拉杆载荷分配比例变化规律
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4.2 以作动器为关键件的舵面铰链力矩测量

某飞机副翼由两套液压系统通过2个液压伺服

作动器来驱动,每套液压系统对应一个作动器,为典

型的主动式余度作动舵面。每个作动器两端分别与

机翼后梁和副翼前梁铰接。在副翼操纵过程中,作
动器主要承受轴向拉、压载荷,为传力关键件;应变

电桥安装位置为作动器与机翼后梁铰接的接头附

近;组桥形式为由左右缘条对应位置应变计构建的

拉压电桥。
通过离位载荷校准试验得到2个作动器的载

荷系数ki(i=1、2)。作动器轴向拉压载荷到转轴

的距 离di θ  由 三 维 模 型 得 到。将 其 代 入 公 式

(6),并令β=1,得到飞机副翼铰链力矩测量模型。
通过原位载荷验证试验对该副翼铰链力矩测量模

型进行了验证,图7给出了原位载荷验证试验加

载点位置示意图,表2和表3分别给出了左、右副

翼原位载荷验证试验结果,表中,铰链力矩相对值

为铰链力矩与实际施加的最大合力的比值。结果

表明,副翼铰链力矩测量实测值均小于原位载荷

验证试验实际施加的铰链力矩,并且绝大部分相

对误差都大于10%,存在较大的系统误差[19],副
翼铰链力矩测量模型不满足精度要求,需要对铰

链力矩测量模型进行修正。
以实测铰链力矩为因变量,以实际施加铰链力

矩为自变量,进行截距为零的回归分析[20],可以得

到模型的修正系数β,具体见表4。结果表明,大于

|t|的概率均小于1.00E-6,调整后R2 均大于0.99,
回归模型具有显著意义;左右副翼修正系数不完全

相同,但差别不大,约为6.7%。
利用修正系数可以得到修正后实测铰链力矩和

相对误差,具体见表2和表3。结果表明,修正后的模

型误差明显减小,绝大部分误差都小于10%,并且相

对误差大小与4号点施加载荷的占比(4号点施加的

力与舵面施加的合力之比)有关,占比越大误差越大,
这是因为4号点区域与作动器的展向距离较大,会产

生相对较大的扭曲变形。而副翼在正常使用过程中

4号点区域承受的载荷占比很小,因此修正后的载荷

测模型能够满足飞行试验载荷测量要求。
由于飞行试验及其数据分析处理方法与本文

4.1节类似,在此就不赘述。

图7 某飞机副翼原位载荷验证试验加载点位置示意图

表2 某飞机左副翼铰链力矩测量模型验证结果

加

载

点

4号

点施

加载

荷占

比

实际

施加

铰链

力矩

相对

值/m

实测

铰链

力矩

相对

值/m

相对

误差
/%

实测

铰链

力矩

相对

值修

正结

果/m

修正后

相对

误差/%

1 0 0.063
 

60.058
 

5 -8.0 0.064
 

5 1.4
4 1 0.050

 

90.039
 

5 -22.40.043
 

6-14.3
1,4 1/3 0.089

 

00.075
 

4 -15.30.083
 

2-6.5
1,4 2/3 0.082

 

50.068
 

1 -17.50.075
 

1-9.0
1,4 1/2 0.114

 

30.099
 

4 -13.00.109
 

6-4.1
1,2,3,4 1/4 0.213

 

00.200
 

6 -5.8 0.221
 

2 3.9

表3 某飞机右副翼铰链力矩测量模型验证结果

加

载

点

4号点

施加载

荷占比

实际

施加

铰链

力矩

相对

值/
 

m

实测

铰链

力矩

相对

值/m

相对

误差
/%

实测

铰链

力矩

相对

值修

正结

果/m

修正后

相对

误差
/%

1 0 0.061
 

80.051
 

3 -17.00.060
 

7 -1.8
4 1 0.052

 

80.036
 

5 -30.90.043
 

2-18.2
1,4 1/3 0.088

 

30.067
 

6 -23.40.079
 

9 -9.5
1,4 2/3 0.083

 

80.063
 

3 -24.50.074
 

9-10.6
1,4 1/2 0.114

 

50.091
 

9 -19.70.108
 

7 -5.1
1,2,3,4 1/4 0.220

 

30.195
 

3 -11.40.230
 

9 4.8

表4 修正系数β回归分析结果

测载

部件 β值 t值 概率> t 调整后R2

左副翼 1.102
 

8 41.3 1.57E-7 0.996
 

5
右副翼 1.182

 

5 32.5 5.18E-7 0.994
 

3

5 结语

本文基于飞机结构载荷测量原理,针对飞机主

动式余度作动舵面载荷与传力特点,探索出了一种

基于离位载荷校准试验和原位载荷验证试验的飞机

舵面铰链力矩测量方法,建立了相应的载荷测量模

型,分析确定了铰链力矩测量精准度的影响因素,并
给出了可能引起的系统误差的验证和修正方法,形
成主动式余度作动舵面铰链力矩测量流程。通过多

型飞机舵面铰链力矩测量试飞,验证了该方法的可

行性和有效性,提高了飞机舵面铰链力矩测量的精

准度,为飞机舵面设计载荷验证与优化提供了可靠

的实测载荷。通过该方法得到了飞机舵面各作动机

构的载荷分配规律,实现了飞机舵面作动系统力纷

争问题飞行监测,确保了飞行安全。本文研究成果

为飞机舵面铰链力矩测量提供了理论分析和工程试

验方法,对提升飞机结构载荷飞行试验验证能力有
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重要的技术支撑作用。
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