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摘要　 载荷模型在使用应变计法的飞行载荷实测中占有重要地位，基于地面静态校准数据和空中动态飞行数据，建
立一种动态的载荷模型，并提出一种剔除强影响应变计的相对准则，形成一种改进的动态模型建立方法。 通过和传统动

态建模方法的比较验证了改进方法的正确性，在地面检验工况中发现改进方法比传统的动态建模方法精度高。 最后将

之应用于某型机翼根部的飞行载荷实测，结果发现：和传统静态建模方法比较，弯矩差 ５％ ，剪力差 ３％ ，由于该方法更代

表空中实际飞行状况，其结果可能更可靠。
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　 　 引言

飞行载荷实测是验证飞机载荷设计是否正确或者

合理的最有力方法，不仅为飞机定型提供重要凭证，还
可为飞机设计提供关键数据。 常采用的飞行载荷实测

法有压力分布法［１］和应变计法［２］，对于机翼根部载荷

测量，前者需对整个翼面加装压力传感器，后者仅需在

根部剖面加装应变计即可，在不需要得到详尽的载荷

分布时，一般多采用较经济的后者。 虽然光纤［３］ 和录

像［４］等测试技术亦均有试用，但由于技术不成熟，大
多工程项目中仍以应变法为主。 ＮＡＳＡ 使用应变计法

对 １５ 种不同的飞机结构进行了载荷测量［５］，对于二梁

或三梁结构，载荷方程的检验误差较小，对于多梁多墙

结构，检验误差有时高达 ５０％ 以上。 Ｗｉｌｌｉａｍ Ａ 等［６］

分析了加载方式（单点和分布）、加载量级、工况数量

等因素对载荷方程精度的影响。 Ｊｅｂａｃｅｋ Ｉ 等［７］ 通过

和计算值以及静强度试验结果的比较，验证应变法测

载结果的正确性。 文献［８］则考虑了飞行载荷测量的

不确定度，更加客观地给出应变法测载结果。 Ｃｏａｔｅｓ Ｃ
Ｗ 等［９］将实际飞行与计算结合，使用飞行应变驱动有

限元计算，可实时计算飞行载荷。 文献［１０］对穷举

法、Ｔ 值法、ＭＴ 值法以及遗传算法等建载荷方程的方

法进行了对比研究。 何发东等［１１］ 则使用应变计法对

平尾载荷进行了测量。
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上述研究中载荷方程的求解均需要求加载工况数

大于应变计个数，但为了更好地模拟飞机空中分布性

受载，目前地面校准试验的发展趋势为以区域性的大

面积加载替代单点加载。 并且随着飞机结构的复杂，
为了不遗漏传力路径，改装的应变计越来越多，这样会

造成加载工况数小于应变计个数的问题，上述建立载

荷 方 程 的 方 法 将 不 再 适 用。 针 对 该 问 题，
Ｐａｄｍａｎａｂｈａｎ［１２］发展了一种直接关联飞行应变和地面

应变、飞行载荷和地面载荷的动态载荷模型。 比较传

统方法［２］和文献［１２］的方法，相似点为两者均需要依

据线性拟合建立预测模型，不同点为前者建模仅使用

地面校准数据，没有考虑实际飞行状况，无法反映空中

迎角变化、高度、速压以及襟副翼作用等影响信息，而
后者建模使用了飞行应变，飞行应变是空中实际飞行

状况的最直接反映，因此可以推断后者的模型比前者

更能代表真实的飞行状况。 文献［１２］方法的求解本

质为一个不断剔除具有强影响应变计的迭代收敛过

程，剔除的准则为学生化残差大于 ３。 若将该准则用

于不同的飞机，有时会导致错误的结果，其原因为该剔

除准则较绝对，事实上结构不同，受载时应变特性不

同，是否为强影响应变计也是相对的，因此该剔除准则

不能普遍使用，本文基于文献［１２］方法的建模思想，
发展一种相对的剔除准则，不受具体结构形式的影响，
形成一种改进的动态载荷建模方法，并将之应用于某

型机机翼飞行载荷测量。

１　 基本原理公式

１􀆰 １　 线性回归

线性回归变量与因变量可建立的线性统计模型为

Ｙ ＝ Ｘω （１）
Ｘ 为回归量矩阵，Ｙ 为响应向量。 ω 为所要求的系数，
通常使用最小二乘法对公式（１）求解。
１􀆰 ２　 传统静态载荷模型

当作用于飞机结构上的载荷和应变满足线性叠加

原理时，使用地面静态的校准载荷和其对应的应变，依
据公式（１）建立载荷方程（２），然后代入飞行应变，可
求得飞行载荷，如式（３）。 传统载荷模型表征载荷与

应变的关系。
［Ｌｇｔ］ Ｎ×１ ＝ ［εｇｔ］ Ｎ×Ｍ ［ｋ］Ｍ×１ （２）
［Ｌｆｌｔ］ １×１ ＝ ［εｆｌｔ］ １×Ｍ ［ｋ］Ｍ×１ （３）

公式（２）和式（３）中 Ｌｇｔ 为地面校准载荷， εｇｔ 为地面校

准试验时应变计的响应， Ｌｆｌｔ 为飞行载荷， εｆｌｔ 为飞行应

变， ｋ 为系数。 Ｎ 为校准工况数， Ｍ 为应变计个数。 方

程（２）求解需要 Ｎ ＞ Ｍ。

２　 改进的动态建模方法

２􀆰 １　 动态载荷模型

为使建立的载荷模型更加代表空中的实际飞行状

况，与传统基于地面静态校准数据建立载荷方程不同，
使用空中实际飞行应变和地面校准试验的应变建立载

荷模型［１２］，如
［εｆｌｔ］Ｍ×１ ＝ ［εｇｔ］Ｍ×Ｎ ［ｋ′］ Ｎ×１ （４）
［Ｌｆｌｔ］ １×１ ＝ ［Ｌｆｌｔ］ １×Ｎ ［ｋ′］ Ｎ×１ （５）

　 　 该载荷模型表征飞行应变与地面校准应变的关

系，然后利用公式（４）所求系数 ｋ′， 利用地面校准载

荷，代入公式（５），求得飞行载荷。
２􀆰 ２　 强影响应变计的相对剔除准则

采用文献［１２］的方法测量飞行载荷的关键步骤

为对方程（４）进行迭代求解，迭代的过程为消除具有

强影响应变计的过程，其衡量应变计是否为强影响点

的准则为

｜ Ｒｓｔ（ ｉ） ｜ ＞ ３ （６）
式中，Ｒｓｔ为学生残差， ｉ 表示应变计序号，其计算公式

为

Ｒｓｔ（ ｉ） ＝
ｅｉ

Ｓｉ １ － ｈｉｉ

（７）

式中， ｅ 为残差， Ｓ 为标准偏差， ｈｉｉ 为帽子矩阵的对角

线元素，帽子矩阵的计算公式为

Ｈ ＝ ［εｇｔ］Ｍ×Ｎ （［εｇｔ］Ｍ×Ｎ
Ｔ ［εｇｔ］Ｍ×Ｎ） －１ ［εｇｔ］Ｍ×Ｎ

Ｔ

（８）
　 　 事实上，对于不同飞机的校准数据，公式（６）中阀

值 ３ 不是都适用的，将之运用于不同结构的计算，可能

导致错误的结果。 从数学意义上讲，数据点是否为强

影响点是相对的，与具体工程应用环境有关系，因此预

发展一种相对的应变计剔除准则，如公式（９）所示，即
每次迭代过程中剔除对应学生残差绝对值最大的应变

计。
ｍａｘ｛ ｜ Ｒｓｔ（ ｉ） ｜ ，　 ｉ ∈ ［１，Ｎ］｝ （９）

　 　 改进动态建模方法的工作机理为：对于一个公式

（４）所示的应变模型，对应最大学生残差绝对值的应

变计最有可能为强影响点，比较去掉该点前后通过公

式（５）求得的载荷值，如果差异很大，则为强影响点，
如果不为强影响点，所求载荷值达到一个逐步稳定收

敛的状态，此时的解则为最终的所求载荷。
改进映射方法的算法流程如图 １ 所示。 图 １ 中的

Ｎｃ＿ｎｕｍ 为 计 算 次 数， 当 Ｎｃ＿ｎｕｍ ＜ ＝ Ｍ － Ｎ 时， 若

（［εｇｔ］Ｍ×Ｎ
Ｔ ［εｇｔ］Ｍ×Ｎ） 可逆，方程（４）最小二乘解存在；

Ｎｃ＿ｎｕｍ ＞ Ｍ － Ｎ 时，公式（４）的最小二乘解不正确。

３　 方法验证

使用的校准数据为某型机机翼根部校准数据，共
有 １８ 个可用应变计，９ 个单点加载工况，１ 个组合加载

的检验工况。 利用多点加载工况与 ９ 个单点加载工况
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图 １　 计算流程图

Ｆｉｇ． １　 Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ

的应变数据建立统计关系。 分别使用参考文献［１２］
方法（Ｍ）、本文改进方法（ ＩＭ）测量翼根剖面的剪力、
弯矩和扭矩，Ｍ 方法建立的模型使用了 １８ 个应变计，
分别为 Ｍ１， Ｍ２，…， Ｍ１８。 ＩＭ 建立的模型使用了 ９ 个

应变计，分别为 Ｉｍ１，Ｉｍ２，…， Ｉｍ９，图 ２，图 ３ 分别为两

种不同方法最终使用应变计实测值与计算值的比较，
可以看出两者与试验值吻合的均很好，即两种方法建

立模型的精度都很高，但是最终载荷却相差很大。

图 ２　 参考文献［１２］方法应变计试验与计算比较

Ｆｉｇ． ２　 Ｓｔｒａｉｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｆｒｏｍ ｒｅｆ． １２ ａｎｄ ｔｅｓｔ

图 ４、图 ５ 和图 ６ 为上述两种方法得到的剪力、弯
矩和扭矩与试验值（Ｔｅｓｔ）的比较。 从图 ４、图 ５ 和图 ６
可发现文献［１２］的方法在整个迭代过程中载荷均不

变，该现象说明按照文献［１２］的方法，所有的应变计

均不为强影响点，无需剔除，但与试验值比较，误差达

到了 １６􀆰 ３％ （如图 ４ 所示），说明文献［１２］剔除应变计

的准则公式（６）不适用。 采用本文的相对准则时，迭
代过程呈现如下的变化趋势：当迭代步为 １ － ４ 时，载
荷变化较大；当迭代步为 ５ － ９ 时，达到相对稳定；当迭

代步为 １０ － １５ 时，载荷值剧烈震荡。 其原因为，第一

图 ３　 改进映射方法应变计试验与计算比较

Ｆｉｇ． ３　 Ｓｔｒａｉｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓ ｆｒｏｍ ＩＭ ａｎｄ Ｔｅｓｔ

阶段由于强影响点的缘故，造成剔除前后结果有较大

差异，随着强影响点的剔除完毕，结果达到一个稳定阶

段，如图 ４、图 ５ 和图 ６ 中的椭圆所示，此时的解认为

是最终解，随着剔除应变计数量逐渐增多，导致用于求

解的应变计个数小于工况数时，最小二乘解错误，即出

现第三阶段的剧烈震荡。 可明显看出与试验值比较，
本文改进方法的结果（椭圆所示）比文献［１２］方法的

结果精确，本文方法的剪力、弯矩和扭矩的误差为

６％ 、４％和 １０％ ，文献［１２］方法的误差为 １６％ 、６％ 和

１４％ 。 需指出的是此处的校准试验和数据不是专门为

本文研究设计的试验和数据，应变计数量较少，加载工

况较多，为点加载，非区域性面加载，收敛阶段不是很

明显，尤其是图 ６ 中的扭矩，精度低的原因很可能为扭

矩应变计较少所导致。

４　 应用

使用本文方法对急剧对称拉起状态下某飞机机翼

根部载荷进行实测，飞行中主要扭矩电桥有损坏，故只
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图 ４　 三种方法得到的剪力比较

Ｆｉｇ． ４　 Ｓｈｅａｒ ｆｒｏｍ Ｍ， ＩＭ ａｎｄ ｔｅｓｔ

图 ５　 三种方法得到的弯矩比较

Ｆｉｇ． ５　 Ｂｅｎｄｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ ｆｒｏｍ Ｍ， ＩＭ ａｎｄ ｔｅｓｔ

图 ６　 三种方法得到的扭矩比较

Ｆｉｇ． ６　 Ｔｏｒｑｕｅ ｆｒｏｍ Ｍ， ＩＭ ａｎｄ ｔｅｓｔ

对弯矩、剪力进行实测，校准数据与第 ４ 部分相同。 图

７ －图 ８ 分别为实测剪力和弯矩，迭代求解过程变化趋

势与第 ４ 部分验证工况相同，椭圆部分所示为最终的

载荷实测值。 本文方法与传统方法实测结果见表 １ 所

示，数据进行了归一化处理，可看出两者结果较相近，
验证了本文改进方法的正确性。 为进一步探索空中与

地面受载不一打下基础。 由于本文方法统计模型基于

地面数据和空中飞行数据，相比较完全基于地面校准

数据的传统载荷模型，在探索空中与地面受载分布不

统一时具有优势。

图 ７　 ＩＭ 方法得到的飞行剪力

Ｆｉｇ． ７　 Ｆｌｉｇｈｔ ｓｈｅａｒ ｆｒｏｍ ＩＭ

图 ８　 ＩＭ 方法得到的飞行弯矩

Ｆｉｇ． ８　 Ｆｌｉｇｈｔ ｍｏｍｅｎｔ ｆｒｏｍ ＩＭ

表 １　 传统静态模型与改进动态模型实测载荷比较

Ｔａｂ． １　 Ｆｌｉｇｈｔ ｌｏａｄｓ ｆｒｏｍ ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｓｔａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ
ａｎｄ ｉｍｐｒｏｖｅｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ ｍｏｄｅｌ

载荷
Ｌｏａｄ

传统方法
Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ ｍｅｔｈｏｄ

本文方法
ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ

偏差
Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

剪力 Ｓｈｅａｒ Ｓ ／ Ｎ １ ０􀆰 ９７ ３％
弯矩

Ｂｅｎｄｉｎｇ ｍｏｍｅｎｔ Ｍ ／ Ｎ． ｍ １ １􀆰 ０５ ５％

５　 结论

通过研究飞行载荷方程动态建模，有如下的总结

和发现：
１） 提出一种相对的应变计剔除准则，发展了一种

改进的动态载荷模型建立方法。
２） 和改进前的方法相比，本文方法提高了测载精

度，对某结构的剪力、弯矩和扭矩测量时，改进前方法

的检验误差为 １６％ 、６％和 １４％ ，本文方法的检验误差

为 ６％ 、４％和 １０％ 。
３） 对某对称拉起的飞行载荷测量时，和传统静态

建模方法比较，弯矩差 ５％ ，剪力差 ３％ ，由于本文方法

更代表空中实际飞行状况其结果可能更可靠。
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　 　 ４） 对探索空中更加复杂的飞行受载现象打下基

础。
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