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摘摇 要:
针对飞机静力试验加载的问题,为使得试验加载力反映飞机受力特性,由载荷分配前输入的典型剖面上剪

力、弯矩、扭矩推导出相邻剖面之间的剪力、弯矩、扭矩,通过构造带内力约束的拉格朗日极值函数求出试验

加载力,将载荷分配前输入的内力与试验载荷分配后产生的内力进行对比分析,可以得出:通过构造带内力

约束的拉格拉日极值函数法分配得到的试验载荷符合载荷的传递,能够满足飞机静力试验加载的要求,可
以用于飞机静力试验的加载。
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[Abstract] Referring to the problem of impropriety loading in the aircraft static test, the section internal forces
were deduced from the shearing force and bending moment and torsional moment of its neighboring sections, and
the Lagrange function with internal forces restriction was imported to calculate the loading force in the static test, in
order to reflect the aircraft forcing characteristic more reality in the test loading process. Comparing the original in鄄
ternal force before load distribution to the calculating internal force after load distribution, it was known that the in鄄
ternal force calculated from the method of constructing the Lagrange function with internal forces restriction was con鄄
sistent to the real transferring loading, which satisfies the requirement of the static test, the method can be applied
in the aircraft static test.
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0摇 引言

试验载荷的处理是全机静力试验顺利开展的

关键,它直接影响到加载方案的合理性,如果考虑

得不充分,会造成试验与分析出现较大误差,严重

情况下可能会出现局部提前破坏。 如何确保试验

的加载能够反映载荷的传递,是全机静力试验所必

须解决的问题。 早在上世纪国内的专家和学者[1-2]

在结构静力试验中就做了相应的研究,近些年来一

些专家也做了相应的研究:文献[3]针对飞机结构

静力试验设计给出了集中试验载荷的演算, 文献

[4]用 SYZHFP 程序按照静力等效原则得到全机静

力试验载荷,文献[5-7]开发了静力试验设计与仿

真系统,文献[8]提出了民用飞机静力试验平尾假

件的设计思路,文献[9]提出了不同的约束条件和

加载方式,文献[10]提出了静力试验数字仿真的关

键技术与解决方案,文献[11-12]解决加载边界模

拟的技术以及分析了影响加载精度的主要因素和

提高精度的措施。 静力试验加载的基本假定是无

航向载荷、侧向力,仅仅作用有垂直方向的力。 为

使得加载力反映飞机的受力特性,本文通过构造带

内力约束的拉格朗日极值函数求出各试验加载点

的载荷。

1摇 拉格朗日极值法求试验加载力

全机静力试验的加载是沿着垂直方向施加的,
假定机翼的剪力、弯矩、扭矩是垂直方向载荷所产

生的且是相对某剖面的刚心点而言。 设机翼共划
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分为 N 个典型剖面,第 i 个典型剖面上剪力为 Qi、
弯矩为 Mi、扭矩为 Ti,设其刚心点的坐标为(XG i,
YG i),其相邻的第 i+1 个剖面的剪力为 Qi+1、弯矩为

Mi+1、扭矩为 Ti+1,刚心点坐标为(XG i+1,YG i+1)。 假

设在第 i 个剖面和第 i+1 个剖面之间共有 K 个试验

加载点,其坐标为(x j,y j),1臆j臆K,该点处加载力为

f j,如图 1 所示。

图 1摇 机翼静力试验加载点

由图 1 可知,根据第 i 剖面和 i+1 剖面的内力,
在 YG i 和 YG i+1之间的区域内试验加载点的载荷对

剖面 i 刚心处的剪力设为 Q'、弯矩设为 M'、扭矩设

为 T',则满足:

当 i臆N-1 时:
Q'=Qi-Qi+1

M'=Mi-Mi+1-Q'i+1(YGi+1-YGi)
T'=Ti-Ti+1-Q'i+1(YGi+1-YGi)

(1)

当 i=N 时:
Q' =QN

M' =MN

T' =TN

(2)

则加载点所施加的载荷必须满足:

撞
K

j=1
f j =Q'i

撞
K

j=1
f j(yi-YG i)= M'i

撞
K

j=1
f j(xi-XG i)= T'i

(3)

构造拉格朗日函数:

G( f j,姿1,姿2,姿3)= 撞
K

j=1
( f j-

Q'i
K ) 2+姿1( 撞

K

j=1
f j-Q'i)+

姿2( 撞
K

j=1
f j(y j-YG i)-M'i)+姿3( 撞

K

j=1
f j(x j-XG i)-T'i) (4)

若满足约束条件(3),那么必须找到合适的 f j,
姿1,姿2,姿3 满足关系式:

坠G(x,y,f)
坠f j

=2( f j-
Q'i
K +姿1+姿2(y j-YG i)

摇 +姿3(x j-XG i)= 0摇 (1臆j臆K)
坠G(x,y,f)

坠姿1
= 撞

K

j=1
f j-Q'i =0

坠G(x,y,f)
坠姿2

= 撞
K

j=1
f j(y j-YG i)-M'i =0

坠G(x,y,f)
坠姿3

= 撞
K

j=1
f j(x j-XG i)-T'i =0

(5)

令:
xx j = x j-XG i

yy j = y j-YG i

,则:

2 0 0 … 1 yy1 xx1
0 2 0 … 1 yy2 xx2
0 0 … … 1 yyj xxj
0 0 … 2 1 yyK xxK
1 1 … 1 0 0 0
yy1 yy2 … yyK 0 0 0
xx1 xx2 … xxK
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(6)

由此即可得到每个试验加载点的载荷。

2摇 算例

以某型号机翼静力试验的典型工况为例,半个

机翼共划分 10 个典型剖面包含 9 个加载区域,每个

加载区域内包含的加载点均在主承力结构的前后

梁上,机翼的气动外形和静力试验前后梁的加载点

如图 2 所示。

图 2摇 试验加载点示意图
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根据已知剖面的内力和具体的试验加载点的

坐标即可推导出各相邻剖面之间的剪力、弯矩、扭
矩,构造拉格朗日极值函数即可求出各相邻剖面区

域内的加载力。 设试验载荷分配前的剪力为 Q1、弯
矩为 M1、扭矩为 T1,试验载荷分配后产生的剪力为

Q2、弯矩为 M2、扭矩为 T2。 其加载前后的剪力对比

如图 3 所示、扭矩对比如图 4 所示、弯矩对比如 5 图

所示。

图 3摇 剪力对比

图 4摇 扭矩对比

由载荷分配前后的内力对比可以看出,按照拉

格朗日极值法求得的试验加载力满足静力试验的

要求。 根据计算所得到的加载力便能合理地选择

试验胶布带的尺寸,从而为静力试验的加载提供

依据。

图 5摇 弯矩对比

3摇 结论

飞机静力试验的加载是静力试验的关键,它关

系到静力试验的顺利开展。 选择合理的加载方案

是静力试验首先要解决的问题。 本文通过某型号

机翼典型剖面的弯矩、剪力、扭矩,根据递推法得到

相邻剖面区域内的弯矩、剪力、扭矩。 为使得加载

点的载荷不至于过大出现局部破坏,通过构造带约

束的构造拉格朗日极值函数,求出加载区域的加载

力。 分析与计算可以得到如下结论:
(1)静力试验载荷分配后产生的弯矩、剪力、扭

矩和载荷分配前的弯矩、剪力、扭矩的误差较小,符
合载荷的传递,能够达到静力试验预期的目的;

(2)采用拉格朗日极值法分配得到的加载力为

静力试验加载点如何选取粘贴胶布带的尺寸大小

提供依据。
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的干扰,涡流发生器亦没有发挥作用的空间;当翼

吊布局出现后,干扰因素扩展到机翼、吊挂、发动机

等多个部件,需要考虑更多因素,技术手段更加多

样。 一体化设计技术逐步趋于融合式、多参数、多
位置的设计,使大尺寸发动机能够近距离安装到机

翼,部件间干扰得以控制到可接受程度。

图 10摇 涡流发生器

(1)融合式

融合式的设计让各个部件彼此相容,不再单打

独斗。 例如机翼与吊挂相交部位,随着发动机安装

方式改变,单一封闭缝翼与发动机短舱空隙的方

法[1]变化为吊挂改型主动匹配缝翼几何形状[2-3],
从而实现与缝翼融合设计,形成无缝增升气动面。
又如机翼与吊挂相交部位后部逐渐发展出整流罩

形式来融合机翼与吊挂的后部[6]。
(2)多参数

人们通过更多参数进行更精确的设计,发掘部件

潜力,拓展使用范围。 例如吊挂、缝翼匹配方案向着

多参数方向发展,采用多个角度配合实现匹配方

案[3]。 又如涡流发生器,形状从原始的片状[8]发展为

多几何参数约束的多边形或多边形组合,周向、轴向

位置参数得以充分研究和发展[9],多参数设计促使涡

流发生器使用范围从短舱发展到机翼表面,使用形式

从单一涡流发生器发展为涡流发生器阵列[10]。
(3)多位置

人们不再满足单一位置的改善,逐步将关注热

点从短舱、吊挂发展到机翼,以及短舱和机翼上的

辅助气动手段。 例如通过调整机翼下表面压力分

布,减弱与发动机之间的干扰,允许发动机与机翼

近距离安装。 通过机翼、吊挂、短舱等多位置的设

计手段,合力完成飞机发动机一体化设计。
随着技术发展,新方案在早期成果基础上得以逐

步细化改善,实施位置越来越灵活,提升性能的措施

也越来越多。 这些技术方案向我们展示了航空技术

不断进取的历程,反映了技术发展的脉络和趋势,早
期技术方案更重视原理性突破和创新,对我们进一步

构思新方案、实现新技术具有宝贵的借鉴意义。
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