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变压心飞行载荷校准试验方法研究

吴 波,
 

李文龙,
 

孟 敏
(中国飞行试验研究院,西安,710089)

摘要 校准试验是应变电桥法测量飞行载荷的关键环节。为模拟真实飞行时气动载荷压心随飞机机动而连

续变化的特性,提出一种可变压心的载荷校准试验方法,对全机平衡和约束载荷进行计算分析,利用多点协

调加载系统应用于某型飞机的机翼载荷校准试验。使用变压心加载工况对载荷模型进行验证,明确压心变

化引起的误差,通过调整建模工况的压心分布对模型进行优化,机翼根剖面弯矩载荷模型适用范围为17%
~90%,模型精度由5.54%提高到2.36%。优化后的载荷模型测得的纵向机动飞行载荷左、右机翼对称,压
心变化在验证范围内,测量结果合理可靠。
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Abstract Calibration
 

test
 

is
 

the
 

key
 

segment
 

of
 

flight
 

load
 

measurement
 

by
 

strain
 

bridge
 

method.
 

In
 

order
 

to
 

simulate
 

the
 

characteristics
 

of
 

aerodynamic
 

load
 

pressure
 

center
 

continuously
 

changing
 

with
 

aircraft
 

ma-
neuvering

 

in
 

real
 

flight,
 

a
 

load
 

calibration
 

test
 

method
 

with
 

variable
 

pressure
 

center
 

is
 

proposed.
 

The
 

force
 

balance
 

and
 

constraint
 

loads
 

of
 

the
 

whole
 

aircraft
 

are
 

calculated
 

and
 

analyzed,
 

and
 

the
 

multi-point
 

coordina-
ted

 

loading
 

system
 

is
 

applied
 

to
 

the
 

wing
 

load
 

calibration
 

test
 

of
 

an
 

aircraft.
 

The
 

load
 

model
 

is
 

verified
 

by
 

the
 

variable
 

pressure
 

center
 

loading
 

condition,
 

and
 

the
 

error
 

caused
 

by
 

the
 

pressure
 

center
 

change
 

is
 

clear.
 

The
 

model
 

is
 

optimized
 

by
 

adjusting
 

the
 

pressure
 

center
 

distribution
 

of
 

the
 

modeling
 

condition,
 

and
 

the
 

ac-
curacy

 

and
 

application
 

scope
 

of
 

the
 

load
 

model
 

are
 

improved.
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

left
 

wing
 

and
 

right
 

wing
 

of
 

the
 

longitudinal
 

maneuvering
 

flight
 

load
 

measured
 

by
 

the
 

optimized
 

load
 

model
 

are
 

symmetrical,
 

and
 

the
 

change
 

of
 

pressure
 

center
 

is
 

within
 

the
 

verification
 

range,
 

so
 

the
 

measurement
 

results
 

are
 

reasona-
ble

 

and
 

reliable.
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  飞机飞行载荷测量需要对真实飞行环境下的飞

机主要结构受载情况进行实测,该过程一方面可以

验证飞机设计阶段输入载荷的可靠性,完善结构设

计[1];另一方面可以用于飞行载荷谱的获取,确定飞



机使用寿命[2]。
目前,国内外军用战斗机飞行载荷测量主要使

用应变测量法[3]。其基本原理是:在飞机主要结构

(如机翼、尾翼与起落架等)的传力路径上加装应变

电桥,然后进行地面载荷校准试验,分析应变电桥的

响应值与所施加的校准载荷值之间的规律,建立载

荷模型[4],最终在飞行试验中,将应变电桥响应代入

载荷模型,获得待测结构的飞行载荷。其中载荷模

型建模主要以多元线性回归方法为基础,结合遗传

算法、响应叠加等方法对模型进行优化[5-7]。
战斗机在亚音速和超音速飞行机动过程中机

翼压心可在0.2~0.6倍平均气动弦长范围内变

化[8],受机体侧滑和方向舵偏转影响垂尾压心可

在翼盒整个弦向范围内移动[9]。翼面压心的大范

围变化必将改变气动载荷在传力结构中的分配方

式,从而影响结构应变电桥的响应规律[10]。使用

应变电桥法准确测量飞行载荷的关键是通过地面

校准试验工况准确模拟结构空中受载。目前,地
面校准试验工况多为单点和多点加载[11-12],通过

加载点位置、数量和载荷量级的变化模拟不同的

飞行受载情况,但加载载荷的等效压心在单一加

载工况中保持不变,在整个加载试验中呈离散点

状分布。为模拟真实飞行时气动载荷压心随飞机

机动而连续变化的特性,本文提出一种变压心飞

行载荷校准试验方法,用于某型机机翼载荷校准

试验,验证载荷模型在全压心范围内的适用性,与
定压心验模工况相比,变压心工况不但能反映载

荷模型的整体精度量级,还可以确定压心变化引

起的误差来源,表征模型的适用范围,优化建模工

况选取,达到提高载荷模型精度的目的。

1
 

 变压心加载工况设计

本文以测量某型机机翼根部载荷为实例。机翼

结构采用中厚蒙皮多梁多樯设计,机翼加装应变电

桥包括弯矩、剪力和扭矩3类电桥,所有应变电桥沿

弦向分布于机翼根部的测载剖面上,其中弯矩电桥

位于梁、樯上下缘条或者同侧蒙皮,剪力电桥位于

梁/樯腹板,扭矩电桥位于同侧蒙皮。加载点分布在

主翼盒不同的翼肋与机翼梁、樯的交点处,单侧机翼

共15个加载点,其中右机翼应变电桥与加载点分布

如图1所示,左机翼应变电桥与加载点对称分布。
载荷工况包括单点加载与多点加载,其中,单点

工况实施简单,使用单个作动器分级加载至试验目

标载荷,是建立载荷模型的基本工况,多点加载使用

多个作动器按照输入载荷谱协调加载,与单点工况

相比,载荷量级大,覆盖传力路径广,可用于载荷模

型的补充建立和验证。

图1 右机翼应变电桥及加载点分布

多点加载时飞机结构受到多个作动器同时作

用,弦向等效压心x0 为:

x0(t)=∑xiFi(t)

∑Fi(t)
(1)

式中:xi 为第i个加载点弦向坐标;Fi(t)为第i个

加载点加载载荷,随时间t变化。
传统多点工况加载时各加载点载荷随时间等比

变化,由公式(1)可知等效压心保持不变。而为模拟

真实飞行中气动力压心变化对结构的影响,本文在

传统定压心多点载荷工况的基础上,对输入载荷谱

进行优化重组,通过逐点加、卸载的方式,使得不同

加载作动器间的比例关系处于实时变化之中,实现

压心由点到线无级变化的加载工况。典型载荷工况

加载输入谱与等效压心弦向变化如图2所示。

(a)定压心加载工况
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(b)变压心加载工况

图2 加载输入谱与等效压心弦向变化历程

图2各加载点位置如图1所示,在图2(a)典型

定压心加载工况中,加载点为4,5,8,9,整个加载过

程压心基本维持不变,固定在测载剖面弦向63%
处,而图2(b)变压心加载工况加载点为1~5,包含

4个杠杆加载点和1个单加载点,覆盖机翼结构所

有展向梁樯传力结构,等效压心弦向变化范围17%
~90%,遍历主翼盒段(前缘襟翼和后缘襟副翼属于

活动舵面),飞行载荷通过主翼盒段传递,完全覆盖

了飞行中的弦向压心变化范围,可充分模拟根剖面

外的飞行载荷。

2 飞行载荷地面校准试验

2.1 试验约束平衡

机翼校准试验时左、右两边同时对称向上加载,

飞机纵向受载包括前起落架支撑载荷FNL、飞机自

重G、主起落架支撑载荷FML、飞机机背配重FC 以

及机翼加载载荷F0,如图3所示。

图3 飞机纵向载荷分布

加载过程中飞机受载保持平衡,且起落架承载

不超过限制需满足公式。

FNLxNL+GxG+FMLxML+FCxC+F0x0=0

FNL+G+FML+FC+F0=0
 

0≤FNL≤FNLmax,0≤FML≤FMLmax (2)

式中:xNL,xG,xML,xC 为各载荷对应航向坐标;

FNLmax 为前起落架纵向限制载荷;FMLmax 为主起落

架纵向限制载荷。该型机为机身起落架结构,采用

起落架与机背约束方式,不影响飞机外翼结构传力

受载。

对于定压心工况需评估加载载荷为0和最大时

两个极值点起落架约束载荷是否超限,对于变压心

工况需对整个加载历程进行评估,典型变压心工况

加载载荷与起落架约束载荷变化历程如图4所示,

图中根据主起最大约束载荷进行归一化处理。

图4 加载载荷与起落架约束载荷变化历程(归一化处理)

其中,由公式(2)可知,主起约束载荷极值与加

载载荷极值在加载历程1/2时刻同时达到,而前起

约束载荷极值分别出现在加载历程1/4,3/4时刻,

其中最小载荷已接近0。如按照传统定压心工况约

束载荷计算方式,根据最大加载载荷时刻计算最小

约束载荷,分配机体配重,则可能导致加载过程中前

起落架离地,飞机姿态失控,引发试验风险。

2.2 试验加载

变压心加载工况要求多个加载点逐步加载而非

同步进行,因而无法采用多级杠杆分解加载[13]的方

式,需要针对各加载点独立配置加载作动器。根据

试验需求在左、右机翼下各配置15个符合加载量级

的液压作动器,将液压作动器按加载点投影位置固

定在加载设备上,其中杠杆加载点使用可调杠杆准

确对位,如图5所示。所有加载作动器使用自动协

调加载系统按照工况输入载荷谱控制加载。
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图5 机翼自动协调加载试验

加载时单点工况与定压心多点工况,各加载点

目标载荷分为5级,同步由零逐级加到最大,然后再

逐级卸载到零。每种加载工况,先预加载到40%的

试验载荷,消除结构间隙,再正式加载2个循环;变
压心多点工况分作动器逐点加载,由零逐级加到最

大保持,待所有加载点达到目标载荷后,分作动器逐

点卸载,采用“先加载先卸载”原则,不进行预加载和

重复加载,多点工况加载载荷谱如图2所示。加载

过程中每级加载段(载荷上升/下降)15
 

s,达到目标

载荷后保持15
 

s。

3 载荷模型建立与优化

校准试验过程中同步记录加载点作动器载荷与

机翼测量剖面上应变计响应,典型单点工况、定压心

与变压心多点工况载荷、应变电桥响应如图6所示。

(a)单点工况

(b)多点定压心工况

(c)多点变压心工况1

(d)多点变压心工况2

图6 机翼加载载荷及应变电桥响应历程

其中图6(a)、(b)为单点工况与定压心多点工

况,G1~G6为加装在机翼上的典型应变电桥,加载

位置固定,压心不变,传力路径在整个加载过程中不

发生变化,对应应变电桥响应线性度较高,对于典型

机翼结构且存在足够独立工况的测载结构,可通过

多元线性回归方法建立载荷模型[4];图6(c)、(d)为
变压心多点工况,加载过程中加载位置变化导致压
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心和传力路径发生变化,应变电桥响应随之转折,可
以用于验证载荷模型在压心变化时的适应性。

对机翼校准试验数据进行分析,选定重复性、稳
定性、线性度和灵敏度较好的应变电桥作为建立载

荷模型的备选电桥[14],利用多元线性回归分析方法

建立载荷方程。将结构受载时应变电桥响应作为输

入代入载荷模型,结合应变电桥载荷系数可获得载

荷模型计算载荷,如公式(3)所示。

Fca =∑
n

i=1
αiεi (3)

式中:Fca 为载荷模型计算载荷;εi 为第i个应变电

桥响应;ai 为第i个应变电桥的载荷系数。
定压心多点工况检验误差采用公式(4)进行计

算得到加载过程均方误差值,表征载荷模型在该压

心处的统计误差,变压心工况误差如公式(5)所示,
计算时可引入当前试验载荷下对应的等效压心,获
得不同时刻,不同压心对该载荷模型的影响如图7
所示。

Et= ∑(Ft-Fca)2

∑(Ft)2
×100% (4)

Et(t)=
Ft(t)-Fca(t)

Ft(t)
×100% (5)

式中:Et 为载荷模型误差;Ft 为试验加载载荷。

图7 变压心工况载荷与误差历程

由图7可知,通过变压心工况对传统载荷模型

计算的机翼根剖面弯矩载荷进行验证,最大误差

5.54%,此误差为多个加载点累计加载产生,其中2
号加载点加、卸载时,误差显著变化达到2.77%,是
产生误差的主要来源。通过补充2号加载点相关加

载工况,增加其在建模工况中权重,重新建立载荷模

型。优化后的载荷模型2号加载点加卸载验模误差

贡献 明 显 降 低 至0.76%,整 个 工 况 最 大 误 差 为

2.36%,符合工程实际精度要求,可用于飞行载荷实

测。其中传统载荷模型E1 与变压心优化载荷模型

E2 各应变电桥的载荷系数见表1。
表1 左翼弯矩载荷模型中电桥系数

载荷

模型
G1 G2 G3 G4 G5

E1 1.223
 

1 -0.051
 

5 0.052
 

9 -0.017
 

0 -0.021
 

1
E2 1.902

 

1 -0.009
 

2 -0.022
 

0 -0.001
 

2 -0.073
 

8

  与使用定压心工况进行模型验证只能获得单一

压心点,单一均方误差值不同,变压心工况通过压心

的不断变化,可表征误差来源与产生过程,优化建立

载荷模型的样本工况选取,最终降低载荷模型误差,
获得可适用于大范围压心变化的高精度载荷模型。
使用变压心工况,优化后的机翼根剖面弯矩变压心

载荷模型压心适用范围为17%~90%,相较于定压

心载荷模型最大误差由5.54%降到了2.36%,模型

精度明显提高。

4
 

 飞行试验

在某型飞机载荷实测飞行试验中,当飞机在

5
 

000
 

m高度飞行进行纵向对称机动时,使用优化

后的载荷模型计算左、右机翼根部测载剖面的弯矩

与压心位置,整个机动过程中载荷历程与压心变化

历程如图8所示(图中根据右翼最大弯矩进行归一

化处理,x0 为右机翼压心弦向相对位置)。

图8 左、右机翼机动载荷与压心变化历程(归一化处理)
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左、右机翼弯矩载荷模型建模过程中电桥与工

况选取不同,最终载荷模型中应变电桥系数也不相

同,而弯矩计算结果在飞机配平阶段与机动过程中

均有较高一致性,且符合飞机载荷变化规律,载荷峰

值时左、右机翼相差1.5%。机翼根部弯矩测量随

法向 过 载 变 化 合 理,压 心 变 化 范 围 为20.3%~
39.8%X0,在变压心工况验证的载荷模型适用范围

内,可作为飞行载荷实测结果。

5 结论

1)飞行载荷在多梁多樯机翼结构中的分配与传

递,受压心影响显著。本文提出一种可变压心的飞

行载荷校准方法,并使用多点协调加载系统成功应

用于某型飞机的机翼载荷校准试验。

2)使用变压心工况对飞行载荷模型进行验证,
明确了误差来源与优化方法。机翼根部弦向压心变

化范围为17%~90%时,弯矩载荷模型的精度由

5.54%提高到2.36%。

3)将变压心工况引入飞行载荷校准试验,能有

效提高载荷模型精度,并在飞行载荷实测中取得了

较好结果。
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