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全尺寸飞机大展弦比机翼静力试验技术研究 

刘兴科，刘 冰 ，张建锋 

(中国飞机强度研究所全尺寸飞机结构静力／疲劳航 空科技重点试验室，陕西 西安 710065) 

摘 要：在大展弦比飞机的机翼承载能力试验中，试验加载方向会因其大变形发生变化。本文以全尺寸结构机翼 

为研究对象，提出一种试验加载技术，最大程度实现机翼载荷的准确施加。通过此静强度试验，很好地解决了机翼 

试验大变形加载问题，具有较大的现实意义和应用价值。 
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Study on Static Test Technology for High—Aspect Ratio W ing 

of Full Scale Aircraft 

Liu Xingke，Liu Bing，Zhang Jianfeng 

(Key Laboratory of static and fatigue test of full scale aircraft， 

AVIC Aircraft Strength Research Institute，Xi’an 710065，Shanxi，China) 

Abstract：In the bearing capability static test of wing structure，because of the high—aspect ratio， 

the large deformation will arouse load direction changed．Taking the full scale aircraft structure 

as research object，a test loading technology is proposed，which can realize the extractive wing 

loading．The static test of a certain type aircraft structure solves the problems of large deforma- 

tion loading，which has great realistic significance and application value． 
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l 引 言 

机翼作为飞机重要的承载部件，其强度直接影 

响飞机的飞行安全。因此，需通过静力试验，对机翼 

的强度进行验证。机翼最大承载能力历来都是飞机 

结构强度最关心的问题之一，也是决定飞机性能及 

承载能力的关键 。机翼静强度试验是根据不同载荷 

工况验证飞机是否满足强度设计要求的[I]。因此 ， 

通过对机翼承载能力试验研究 ，对发现机翼结构设 

计薄弱环节以及结构改型和发展具有重要意义[2]。 

然而 目前飞机机翼静力试验主要存在两个问 

题 ： 

(1)对于大展弦比的飞机，在静力试验中，机翼 

变形非常大，试验数据往往和理论计算有一定偏差， 

变形越大，偏差越明显。通过机翼静力试验，研究人 

员发现 ，机翼变形导致加载误差 的主要原 因是大变 

形导致加载方向发生变化 ]。为了减少变形引起的 

试验误差，试验人员应该在试验前对试验载荷大小 

及方向进行修正。然而，怎样修正，修正多少，目前 

并没有各方可接受的修正方案。今后，随着飞机展 

弦比的增大，机翼变形引起的试验误差将更加突出。 

(2)机翼试验普遍采用的方法是将单个机翼从 

飞机上拆下来，固定在专门设计的夹具上进行加载 

试验 。这种方法最大的缺陷是在试验过程 中，机翼 

与专用夹具的连接无法真实模拟机翼与机身连接的 

刚度，从而使静力试验与飞行实测中机翼状态不一 

致 ，造成无法定量的试验误差 。 

本文以上述问题为研究对象，基于全尺寸飞机 

的机翼静力试验，提出一种机翼试验加载技术，对类 
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似机翼试验具有较大的借鉴意义和应用价值。 

2 机翼加载误差分析 

机翼加载一般按机体坐标系处理，初始加载方 

向与地面保持垂直，其原理示意如图 1所示。图中 

实线所示为初始加载方 向，虚线为加载变形后加载 

方向。随加载级数的增加，加载方向从实线位置变 

化到虚线位置 ，加载方向发生了明显变化。 

图 1 机翼变形前后加载情况 

机翼应力计算如下： 

M—Fcos~·△y—Fsi ·△Z 

M Fsin(fl+u) 
一  

一——百一  

M 一FCOSo~·△Y+ Fsina·△Z 

， M  
一  

(1) 

(2) 

(3) 

(4) 

式中，M 为变形后机翼根部弯矩，F为加载载 

荷，口为加载方向与垂向夹角，△y为翼面作用点距 

离机翼根部距离 ，△Z为加载点处机翼 变形 量， 为 

下翼面根部作用点正应力 ，A为作用点截 面积 ，a为 

变形后加载方向与机翼弦平面法线方向夹角，w 为 

机翼弯曲模量。 

图 1这种加载方法，初始状态就存在误差，对于 

大变形或者上反角明显 的机翼 ，此方法会产生更 大 

误差。真实机翼根部弯矩应按式(3)计算。如果 

为结构实际使用中下翼面应力，则一·般 ≠ ，这两 

者之间的差值反映为加载误差，始终存在于加载过 

程 中 。 

3 机翼加载技术 

飞机实际飞行 中，气动力始终垂直于机翼表面。 
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因此，垂直于机翼当地弦平面加载可以更真实地模 

拟飞机实际受载情况[4]。为解决机翼加载过程 中因 

变形产生误差的问题，最准确 的方法是加载方向随 

着机翼变形而变化，始终保持垂直于机翼弦平面。 

然而，此种加载方法涉及到随动加载机构，加载装置 

复杂，实现困难，特别是对于大展弦 比飞机 ，由于飞 

机机翼较大 ，随着机翼变形而改变加载方 向很 容易 

引起加载设备干涉及试验安全等问题。根据工程实 

际情况，试验所验证的是特征载荷L5]，即确保最终载 

荷准确性是关键。机翼最终加载状态如图 2所示， 

在特征载荷时，加载方向垂直于机翼当地弦平面。 

图 2 机翼变形后最终加载状态 

机翼变形后是一条连续曲线，每一个点的法线 

方向都是不同的，实现垂直弦平面加载，需对变形曲 

线作近似处理，将连续的气动载荷离散为分区域的 

加载。需要根据机翼理论变形 ，对机翼按翼肋分区。 

对于每个分 区内可认为加载方 向相同 ，分区 内加载 

装置设计时按平行力系处理，每个分区各加载方向 

相同，原理如图 3所示 。 

图 3 加载方 向示意 图 

表 l为机翼变形后各肋站位上有限元计算理论 

位置，通过线性拟合得到机翼变形挠度曲线方程如 

式(5)所示 ，式(6)为 由式 (5)得到的机翼变形率，式 

(7)为机翼变形变化率 。 

Y一 10一 z 一 lO 。 + 3× 10 。～ 

3×10一 + 0．0546x+ 3522．5 (5) 

y 一5×l0 。324—4× 10 。+ 
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9× 10一。 一 6× 10一 z+0．0546 (6) 

一 2× 10一 工。一 1．2×10一 z + 

1．8× 10一。z一 6×10一 (7) 

图4所示为机翼变形后理论位置曲线，图 5为 

变化率曲线。可以看出，机翼变形后的曲线法向方 

向是连续变化的，所 以对施加载荷的分 区需要遵循 

一 定的规律。 

表 1 理论计算各肋变形坐标 

姗 
鑫 

—_．．一变形坐标 一 拟合曲线 

0 5()(1o loo00 l50oO 20000 250oo 

展向坐标 (mm) 

图 4 机翼变形 曲线 

0 5O00 10000 15000 20lX)() 

展向坐标 ([IIlTI) 

图 5 机翼 变形 率 

分区需要遵循的原则 ： 

(1)变形后各肋法线方 向相关 系数大的地方划 

分为一个区 D： 一 ； 

(2)变化率大的地方多分 区，即： 一 或 
Y”
m． ； 

新分区，通常 e。≤1。 

确定好分区，对每个分区内载荷组建杠杆加载 

系统，即得到处理后各分区加载点。根据机翼理论 

变形及变形率，计算得到各区域加载点加载角度。 

同时，根据各分区的误差量修正加载点载荷，根据修 

正后载荷，调整全机其它配平加载点载荷，保证全机 

加载的平衡。为了减小在加载过程中载荷不垂直于 

机翼弦平面产生的误差，机翼加载点安装位置尽可 

能选择在较高的位置，即采用延长加载力线加载方 

式。 

4 试 验 

4．1 机翼试验支持方案 

对于飞机静力试验，采用整机状态进行机翼 

考核试验，可以真实模拟飞机机翼的边界条件，反 

映真实的翼身结合处应力分布。对于全尺寸飞机 

结构，在试验 中如何将其约束固定是一个很重要 

的问题 。通过 大量 试验研 究[6]，飞 机在试 验 中需 

约束 6个方向 自由度，并保持悬空状态。在前起 

落架、左主起落架和右主起落架假轮垂向用撬杠 

将试验飞机悬空支持，使试验飞机处于全机悬空 

状态。在这种支持状态下，水平基准线距地面有 
一 定高度。每个约束点安装载荷传感器，同时监 

控支反力[73，航 向约束 点用 带位移 控制 的加 载作 

动筒对飞机的姿态进行监控。支持状态和约束点 

设置如 图 6所示 。 

(3)连续区域分为一个区，即：xE[Iz ，z + ]； 

(4)估算分区内弯矩(M一∑F ·3C )和剪力 F剪 ‘ ln 

— EF ，误差 e，需要满足 e ≤e。％，如不满足则重 图6 试验飞机支持示意图 
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4．2 试验载荷、控制与测量 

以67 设计载荷作为试验载荷，具体加载：以 

5％为一级加载至 65 ，再以 2 为一级加载至 

67 ，保载 30s然后按程序逐级退载。加载与卸载 

每级逐级测量。试验利用整套国际先进的 MTS多 

点协调加载系统进行加载控制及数据采集_8]。该系 

统 由 多 通 道 FlexTest200航 空 伺 服 控 制 系 统、 

VXI1629型多通道高速率数字采集系统、MTS超静 

音节能油源 系统 、MTS液压分 配器及液压 油路 系 

统 、MTS液压伺服作动缸以及监控终端 5个子系统 

组成。配套软件是 AeroPro软件(用于大型结构多 

通道试验的航空试验及数据采集集成软件) ]。加 

载控制系统具有齐全的安全保护和协调加载能 

力D0-11]，能有效地保证加载控制精度。数据采集系 

统可实时显示任意测量点的曲线图形，试验后可按 

多种规定格式输出测量结果。 

试验 中载荷 的施加从 0开始 ，逐级加载至设计 

载荷 ，加载精度为 1 1̈ 。在加载过程 中，逐级测量 

应变和位移。分别采用应变片和位移传感器进行应 

变和位移数据的测量 ，应变测量精度 1 ，位移测量 

精度 0．5 。 

5 试验结果与分析 

试验选取机翼部分位置变形量和应 变数据 ，图 

7(a)所示为机翼 17肋 、31肋 、38肋加载变形 曲线。 

可以看到，机翼在加载过程 中，各肋位移变形线性 良 

好 ，变化平稳 。图 7(b)为 67 设计载荷时机翼变形 

量曲线与理论计算变形量曲线对比，在靠近翼根处 

变形量小，到靠近翼尖部分变形量迅速增加 ，翼尖实 

测最大变形 2．2m，与理论计算相比差 1．3 9／6，吻合 

试验前期理论计算结果 。 

+ 试验值 + 计算值 

展向坐标 (mil1) 

(b) 

图7 67 设计载荷机翼变形曲线 

由于机翼向上弯曲变形，所以上壁板压缩变形， 

下壁板拉伸变形，上壁板处应变应为负，下壁板处应 

变应为正，翼根处的应变大于中间部分，这是因为翼 

根处所受弯矩大于中间部分。图8为机翼部分结构 

实测应变，与试验前期估计一致。从图中可以看出， 

每级应变增量基本相同，反映加载增量稳定，试验加 

载能达预期效果 。 

4O0o 

300O 

20oO 

l()0o 

0 

— 1o0O 

一 20()0 

— 3()00 

～ ． 

＼  

+ 38肋变形 + 3l肋变形 + l7肋变形 6 结 论 

·  2O · 

加载级数 

图 8 典型结构应变 

本文根据大展弦比飞机静力试验中机翼大变形 

特点 ，提出了一种新型试验方法，最大限度保证了载 

荷施加的准确性和合理性 。以某型飞机全机静力试 

验为研究对象，验证了此种试验方法。试验结果表 

明，机翼垂向加载，采用机翼分区平行力系预置作动 

筒加载能得到比较好的结果，对全尺寸飞机静力试 

验中的大变形试验具有借鉴意义。 
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(5)函数式 一A口。+k是在结 构面尺寸较 小、 

JRC值较小的情况下进行试验模拟得到的。结构面 

参数对函数式系数 A 与 k的影响没有得到定量的 

分析。对于函数式在工程中应用，仍需进一步的试 

验获得更多数据来确定 。 

本文 已定性地指出结构面粗糙度 JRCL1 ⋯ 以 

及楔块模型断面角 ∞对 B—a(倾斜角 一旋转角 )函 

数关系的影响，希望能够在更多以及更精确的试验 

数据的基础上得出JRC、ct，与 8一a(倾斜角一旋转 

角)函数关系的定量关系，使在已知楔块质量、粗糙 

度JRC以及断面角 ∞的情况下，推算出该楔块的 

8一a(倾斜角一旋转角)函数关系及极限平衡状态曲 

线，成为楔块稳定性的判定依据。 
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