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飞机机翼结构载荷测量试验力学模型与数据处理
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M ECHAN ICAL MOD EL AND DATA PROCESSING OF LOAD

M EASUREM ENT TEST FOR THE A IRPLANE’SW ING STRUCTURE
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摘　要: 以运七飞机为例,探讨了大型飞机机翼结构部件载荷测量试验力学模型,应变桥路设计和标定加载

试验过程,通过对试验数据多元回归分析,建立了飞机机翼、尾翼结构部件载荷输入与应变输出关系方程,以

此来获得飞机机翼、尾翼测量截面在实际飞行过程中的载荷- 时间历程。
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Abstract: T he structu re is often directly designed and p rocessed in to a senso r m easurem ent system to realize

single independen t loading m easurem ent w hen load m easurem ent test is done. T he rela t ion equation regarding

the stra in2outpu t of electrical b ridge versus the load2inpu t is estab lished th rough indoo r calib rat ion test.

T hereby the load2t im e h isto ry of structu ral m em bers in the actual service is ob tained. But in the real situa2
t ion, it is difficu lt o r no t perm itted to design and p rocess a lo t of large2sized structu ralm em bers in to senso rs.

T he m echan ical model of the load m easurem ent test fo r the large2sized structu ral m em bers of airp lane′s w ing

is invest igated w here an Yun27 airp lane is taken fo r examp le. T he rela t ion equation of the load2inpu t and

stra in2outpu t fo r the structu ral m em bers of the airp lane′s w ing is created by using m ult ip le linear regression.

A nd, based on th is, the load2t im e course fo r the m easurem ent2cro ss2section of the airp lane′s w ing and tail in

the actual flying is ob tained.
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　　在载荷测量试验时,通常将结构直接设计、加

工成为传感器测量系统,实现单向载荷独立加载

测量,通过室内标定试验,建立载荷输入与应变桥

路输出关系式,从而得到结构部件在实际使用过

程中的载荷- 时间历程[1, 2 ]。但在实际工作中,有

相当多的大型结构部件,很难做到或者不允许将

其结构直接设计加工成为传感器,实现单向独立

加载测量。如飞机机翼、尾翼、航空发动机传动部

件等。本文以运七飞机为例,将机翼、尾翼直接作

为传感器,经过受力分析和载荷桥路优化设计成

为多点协调加载测量系统; 通过现场多点协调加

载标定试验和对标定试验数据的多元回归分析,

建立载荷输入与应变桥路输出关系方程,以此获

得飞机机翼、尾翼测量截面在实际飞行过程中的

弯矩M、剪力Q 和扭矩 T 载荷- 时间历程。

1　机翼结构载荷测量试验力学模型

飞机在飞行过程中,机翼结构主要承受弯矩

M、剪力Q 及扭矩 T 的作用,如图 1所示。在外载

作用下,结构将产生相应的内力——正应力 Ρ和
剪应力 Σ。为了便于工程计算,对主要受力部分作

适当简化,形成图 2所示的计算模型[3 ]。

图 1　机翼结构受力
　　 简化模型　　

　　　
图 2　机翼结构计算
　　 简化模型　　

以运七飞机为例,载荷测量试验时,坐标系规

定为:原点为机身构造线与 o框的交点; y 轴在对

称面内, 向上为正; x 轴为机身构造水平线,向后

为正; z 轴指向左翼。在标定试验中,通过控制剪

力Q 大小和作用点位置,可直接得到Q , M , T ,

从而获得被测截面上的弯矩M、剪力Q 和扭矩 T

应变桥路的输出响应。根据所施加载荷Q 的大小

和作用点位置坐标计算出作用在该测量截面上弯

第 21卷　第 1期
2 0 0 0年　　 1月

　　　　　
航　空　学　报

A CTA A ERONAU T ICA ET A STRONAU T ICA S IN ICA
　　　　　

V o l. 21 N o. 6
Jan. 2000



© 1994-2010 China Academic Journal Electronic Publishing House. All rights reserved.    http://www.cnki.net

矩M 和扭矩 T 的大小。图 3为运七飞机右机翼载

荷标定试验时受力分析模型。

图 3　右机翼二截面载荷标定试验受力分析模型

图中: x , z 为标定载荷Q 的压心坐标, 用A 已表

示; x 0, z 0 为被测截面的刚心坐标, 用 C 2 表示; Α
为被测量截面后掠角, 顺时针为负; B 点为由A

点向刚轴引垂线的交点; D 点为由A 点向通过

C 2 且平行于 z 轴直线引垂线的交点; C 为A D 与

刚轴的交点。

由图 3可得到

M = Q [ (z 0 - z ) co sΑ+ (x 0 - x ) sinΑ] (1)

T = Q [ (z 0 - z ) sinΑ- (x 0 - x ) co sΑ] (2)

　　同样推导证明,左机翼和左右平尾载荷测量

截面刚心的弯矩M 和扭矩 T 的计算公式与右机

翼相同。

同理可得垂尾测量截面刚心的弯矩M、扭矩

T 的计算式

M = - Q [ (y 0 - y ) co sΑ+ (x 0 - x ) sinΑ] (3)

T = - Q [ (y 0 - y ) sinΑ- (x 0 - x ) co sΑ] (4)

有了式 (1)～式 (4) ,便可得到它们间的载荷输入

与应变输出关系方程。

2　应变桥路设计

由于飞机结构复杂,粘贴面上的应变片所感

受到的拉或压应变,往往是多种载荷综合作用的

结果。为了得到单一载荷作用下的应变量,应变片

的粘贴位置选择要合理,桥路设计要正确,尽可能

把其它载荷造成的干扰信号排除在外,如在测量

机翼截面弯矩M 时, 可直接避开M y ,M z , P x , P z

的干扰,只对 P y 与M x 形成的M 敏感。图 4为运

七飞机右机翼Ê测量截面弯、剪、扭应变片粘贴位
置和桥路设计图。图中L 为贴片位置到肋的距

离。

由图 4 可知,输出应变和桥路中各个应变计

应变的关系分别为

ΕM = ΕM 1 - ΕM 2 + ΕM 3 - ΕM 4

ΕQ = ΕQ 1 - ΕQ 2 + ΕQ 3 - ΕQ 4

ΕT = ΕT 1 - ΕT 2 + ΕT 3 - ΕT 4

(5)

图 4　运七飞机右机翼Ê测量截面

　　应变片粘贴位置和桥路设计图

3　载荷方程

结构所承受的外载一般为空间 6个分力。对

于飞机机翼 (包括尾翼)如图 1 所示, y 向载荷分

量为剪力Q ,绕 x 轴的载荷分量为弯矩M 和绕 z

轴的载荷分量为扭矩 T 的影响是主要的,而其余

3 个载荷分量相对很小,可以略去,即把M , Q , T

作为输入量, 相应的测试应变 ΕM , ΕQ , ΕT 作为输

出量。

试验表明各截面的电桥输出应变的大小与该

截面所施加的载荷,为一线性关系,可用方程表示

为

ΕM = a11M + a12Q + a13T

ΕQ = a21M + a22Q + a23T

ΕT = a31M + a32Q + a33T

(6)

式中: a11～ a33为回归系数, 即单位载荷引起的应

变电桥输出应变的大小。

令 L =

M

Q

T

, Ε=

ΕM

ΕQ

ΕT

a =

a11　a12　a13

a21　a22　a23

a31　a32　a33

这时,式 (6)可改写为

Ε= aL (7)

　　在保证独立应变计数量不少于载荷参数的总

数量的条件下,系数矩阵是可逆的,则式 (7)两边

左乘 a - 1可得

L = a - 1Ε (8)

有系数 a 之后,可根据式 (8) ,由各电桥空测应变

值计算出飞机各截面的弯矩、剪力和扭矩的载荷,
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从而求出各种飞行状态下飞机任意结构部位载荷

合力作用位置及M ,Q , T。

4　多元回归优化计算及其结果检验

经过多点、分级、三次重复加载试验后得到的

各个电桥载荷输入与应变输出数据,通过多元回

归分析进行优化计算,得到的回归系数即为载荷

方程中的系数逆阵,同时对载荷方程进行检验,给

出各数据点相对误差。

如令 Y 为 ΕM , ΕQ , ΕT 其中之一, X i (= 1, 2, 3)

分别为M , Q , T , 即有随机变量 Y 随自变量 X 1,

X 2, X 3 的变化关系。更广义上讲,若设随机变量

Y 随自变量 X 1, X 2,⋯, X n 变化,有m 组观测数

据 (X 1t, X 2t, ⋯, X nt, Y t) , t= 1, 2,⋯, m。若要确

定随机变量 Y 与各个变量 X 1, X 2, ⋯, X n 有线

性关系,则有

Y = k 1X 1 + k 2X 2 + ⋯ + k nX n (9)

　　将以上m 组 X 1, X 2, ⋯, X n 的观测数据代

入式 (9) ,可以得到m 个 Y 的计算值 Y
^

,用该m 个

计算值 Y
^

与m 个观测值 Y 求差的平方和,并使之

最小,来确定 k 1, k 2, ⋯, k n ,以下式表示为

V = ∑
m

t= 1

(Y t - Y
^

t) 2 = m in (10)

　　由数学分析的极值原理知,要使式 (10)成立,

k i 应满足以下方程组

5V
5k i

= 0　　 ( i = 1, 2,⋯, n ) (11)

则 k i 就是使V 最小时所求得各个回归系数。

取 i= 1, 2, ⋯, n 代入式 (11) , 即得 n 个联立

方程组,求解此线性方程组可将诸 k i 求出。

对于以上所采用的多元回归与方差分析是要

分别计算出 Y ,U 和V 统计量,并对其进行检验。

Y 的回归平方和与残差平方和分别定义如

下:

回归平方和

U = ∑
m

t= 1

(Y
^

t - Y
-

t) 2 =

∑
m

t= 1
∑

n

i= 1
a iX it - Y

-

t

2
(12)

　　残差平方和

V = ∑
m

t= 1

(Y t - Y
^

t) 2 (13)

　　回归平方和U 和残差平方和V 之和称作 Y

的离差平方和,用 S y y表示

S y y = U + V

　　由此可得

S y y = ∑
m

t= 1

(Y t - Y
-

) 2 = ∑
m

t= 1
Y 2

t -
1

m ∑
m

t= 1
Y t

2

(14)

U = ∑
m

t= 1
∑

n

i= 1

a iX it - Y
-

t

2
(15)

　　这时V 的计算公式为

V = S y y - U (16)

　　由U , V 的定义和线性回归理论知U 愈大

(或Q 愈小)则表示 Y 与这些自变量的线性关系

愈密切,回归的规律性愈强,回归出的结果可信度

越高。

为了表征这一特点,定义复相关系数R 为

R =
U
S y y

=
S y y - V

S y y
= 1 -

V
S y y

(17)

显然 0≤R≤1, R 越接近于 1,表明 Y 与 X 1, X 2,

⋯, X n 的线性关系越密切。除用R 进行线性检验

外,还要利用 F 值对整个回归方程进行显著性检

验。F 值如下定义

F =
U ök

V ö(n - k - 1)
(18)

　　式 (18)给出的 F 也服从自由度为 k , n - k - 1

的 F 分布,如令Α= 0. 05,将由式 (18)算出的 F 值

跟相应的临界值作比较, 如 F 大于临界值, 则证

明所建立的方程是良好的。

有了以上有关回归的数学理论分析之后,对

机翼、平尾、垂尾的标定数据进行处理时,数字模

型为

ΕM

ΕQ

ΕT

=

a11　a12　a13

a21　a22　a23

a31　a32　a33

M

Q

T

+

eM

eQ

eT

(19)

式中: eM , eQ , eT 为随机误差项,认为服从标准正态

分布[4 ]; a ij ( i, j≤3)为实际标定系数。当 i= j 时

为主标定系数, i≠j 时为影响系数,表示第 j 个载

荷对第 i个电桥输出的影响,当 a ij = 0时,表示第

j 个载荷不是第 i个电桥输出的回归变量。

在回归分析中,变量的选择是非常重要的,把

尽可能所有的影响因素都考虑进回归方程。各种

载荷因素对电桥输出的影响,受结构部件形状的

复杂性和试验过程中各种随机因素的影响,在没

有对试验数据经过详细分析之前,很难断定输入

载荷是如何影响电桥输出的。考虑到工程实际,本

文采用逐步回归分析中的后退法作为变量筛选的

主要依据。以弯矩的输出 ΕM 为例证明变量筛选的

过程,即
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ΕM = a11M + a12Q + a13T + eM (20)

进行 n 次试验, n≥3,即

ΕM 1

ΕM 2

�
ΕM n

=

M 1 Q 1 T 1

M 2 Q 2 T 2

� � �
M n Q n T n

a11

a12

a13

+

eM 1

eM 2

�
eM n

(21)

简写为

ΕM = L a 1 + eM (22)

式 (22)两边同时左乘L T , 再左乘 (L TL
) - 1,得

a 1 = (L TL ) - 1L T ΕM (23)

eδM =
1

n - 3
ΕT
M A ΕM (24)

其中: A = I- L (L T
L ) - 1

L
T。

求出 a 1 的最小二乘估计 aδ1 和 eM 的最小二乘

估计 eδM 后,应变 ΕM 的估计式为

ΕδM = aδ1 IM (25)

残差平方和为

V e = ∑
n

i= 1

(ΕM i - ΕδM i) 2 (26)

记之为V e (M ,Q , T )。

选弯矩和剪力为回归变量,计算其残差平方

和,记为V e (M , Q ) ; 选弯矩和扭矩为回归变量,

计算其残差平方和,记为V e (M , T ) ; 只选弯矩作

为回归变量,计算其残差平方和,记为V e (M )。

这时残差平方和为

P 2
Q = V e (M , T ) - V e (M ,Q , T )

P 2
T = V e (M ,Q ) - V e (M ,Q , T )

　　若 P
2
Q < P

2
T , 则认为剪力对弯矩桥输出的影

响最小, 则将它剔除, 再比较 3 种回归变量 (M ,

Q , T ) , (M , T ) , (M )何种为最优。

5　实　例

以运七飞机右机翼Ê 截面测量试验数据为
例,经过上述的逐步回归分析之后,其最优回归方

程为

M

Q

T

=

　102. 80 38. 10 10. 59

- 2. 98 48. 83 11. 11

　2. 31 3. 90 55. 77

ΕM

ΕQ

ΕT

　　根据式 (15)～ 式 (18)算得相关系数 R M =

0. 9996, FM = 3224. 67; R Q = 0. 9998, FQ = 6160.

69; R T = 0. 9998, F T = 4492. 17。F 的计算值远远

大于其临界值,证明载荷输入与应变输出之间有

良好的线性关系。采用校验点的数据进行校验,经

过回归计算,实测得到的载荷值与试验加载值相

对误差均控制在 5◊ 以内, 90◊ 以上校验点数据

的误差实际上是控制在 3◊ 以下。

6　结　论

(1)将飞机机翼 (尾翼)直接作为传感器,经过

受力分析和载荷桥路优化设计,再经过多点协调

加载和多元回归分析、计算,实测得到的载荷值与

载荷校验加载值相对误差均控制在 5◊ 以内, 得

到了令人满意的结果。

(2)本文给出的载荷方程,可由空测的应变数

据直接得到飞机在飞行过程中的各实测截面的弯

矩、剪力和扭矩载荷- 时间历程。

(3)把多元回归及逐步回归分析的理论引入

该模型,能大大提高标定试验数据处理的精度,同

时也给出了误差的定量值,更为直观可靠。
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