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大变形条件下机翼法向载荷的随动加载技术
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摘要!在静强度试验中大展弦比机翼的变形量会随加载级数的增加而增大!机翼法向载荷方向也会随之发生变

化"为提高机翼在大变形条件下法向载荷加载的准确性!本文以机翼为研究对象!考虑其非线性变形的特点!提

出了一种随动加载技术!即随着机翼的变形!作用在机翼上的法向载荷作动筒的方向也随之调整变化!保证机翼

所受载荷始终沿法向!同时设计了验证试验进行验证"试验结果表明!该随动加载技术可用于大变形机翼法向

载荷加载!为机翼静强度试验加载提供了一种新的方法"
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高空长航时无人机在未来的军用领域和民用

领域将得到广泛的应用%该类无人机为了在侦查和

情报搜集方面占据先机(

$

)

%并兼顾打击功能%需要

有高空长航时大载荷能力'这就要求无人机机翼

具有相当大的展弦比%因此机翼柔度也非常大%在

飞行中将产生很大的变形(

#BA

)

'并且由于复合材料

在无人机上的大量使用%也加剧了此类机翼的变

形(

D

)

'对于新研制机型%都需要做地面静强度试

验%如何在新研制机型首飞前通过静强度试验更好

地反映其在气动计算和风洞试验所得的气动载荷

作用下的受力问题%是关乎新研机型首飞成败的

关键'

然而在静强度试验中%随着机翼在试验载荷的

作用下发生弯曲变形的增大%试验数据与理论计算

常常存在一定的误差%而且也逐渐增大'主要原因

是机翼变形导致试验加载方向发生变化%大展弦比



机翼在大载荷情况下变形一般都很大%所以会加剧

试验加载方向的偏差(

!

)

%从而引起试验误差的增

大'为了减少机翼变形引起的试验误差%科研人员

一般采用载荷方向或者载荷大小修正的方式'其

中文献(

@

)以固定的方式加载%通过理论计算变形

将加载点位置预偏到限制载荷位置%这种方法只能

保证在限制载荷上是准确的%而其他载荷级数上随

着机翼的变形产生的不同角度%会存在不同程度的

误差'文献(

E

)采用搭建高龙门架的方式%将伺服

作动筒设置为远距离%即使机翼存在大的变形%试

验加载角度的变化也很小%从而保证误差较小%但

这对厂房高度有一定要求'文献(

%

%

C

)给出了襟缝

翼可动翼面的随动加载方法%通过两个相互垂直的

作动筒产生的合力来实现对襟翼的加载%如图
$

所

示'这种方法加载精度可以保证%但只适用于飞机

各小翼'

图
$

!

襟翼加载方案
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本文针对大展弦比机翼在大变形情况下载荷

施加的准确性进行研究%提出了一种采用可变加载

底座位置的方式%利用位移控制%调整加载作动筒

的加载方向%实现大变形情况机翼弦平面载荷

施加'

>

!

数学模型

在进行机翼静强度试验之前%一般先要对机翼

进行软件仿真分析%本文对一种大展弦比翼型(

$"

)

进行仿真分析%翼尖最大挠度变形为
@A$GG

%表
$

为机翼变形后各肋截面的变形量'

表
>

!

机翼各肋截面的变形坐标

!#;?>

!
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坐标 坐标值
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假设机翼的变形在某一截面某一载荷状态下

符合
6

7

&8

#曲线%通过对各截面的拟合计算%得到

如图
#

所示的拟合结果'从图
#

中可以看出%

6

7

&8

# 曲线与机翼仿真变形拟合效果很好'由此可

知%机翼变形后某一状态的坐标位置可以近似看成

曲线所处的位置坐标'

图
#

!

机翼仿真变形与曲线拟合对比图
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在机翼静强度试验中%一般采用多点协调加载

的方式(

$$

)

'本章选取机翼某一加载点进行研究%

如图
A

所示'随着机翼的挠度变形%加载点
!

处

弦平面的切线
6

Y

也随之变化%

6

Z

表示垂直于切线

6

Y

的直线%它的方向即为切线
6

Y

的法向'只有机翼

加载点的加载方向与直线
6

Z

一致%才符合试验的

理论计算'具体计算公式如下
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式中!

'

的取值为试验逐级加载的级数(

$#

)

&

4

$

%,%

4

'

为机翼变形后
!

点对应采集的垂直位移&

$

$

%

,%

$

'

为
!

点采集的水平位移&

2

$

%,%

2

'

为拟合

3!

曲线而取的未知常数%可由式#

#

$求得&

6

9

$

%,%

6

9

'

为
3!

曲线在
!

点的切线&

6

;

$

%,%

6

;

'

为垂直于

6

9

$

%,%

6

9

'

的直线&与
$

坐标相交得到
3=

的长度

为
.

$

%,%

.

'

'其中
$

%

%

常数矩阵可由式#

A

%

!

$

求得'

从上述公式可以看出%通过
!

点在各级试验

载荷情况下机翼变形时测得的水平位移
$

'

和垂直

位移
4

'

可以求得
.

'

的值'同理%可以通过
$

'

和

4

'

的位移反馈输出%来计算得到
3=

的距离%从而

控制
.

'

的值%保持
6

;

的直线始终与
3!

曲线的切

线垂直'
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覃湘桂%等!大变形条件下机翼法向载荷的随动加载技术



图
A

!

机翼某加载点数值计算示意图
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机翼随动加载技术

@<>

!

随动加载技术原理

!!

机翼在飞行过程中的表面主要受气动载荷作

用%载荷方向始终为机翼表面法线方向%所以%在机

翼结构强度试验中为更好地模拟机翼受载情况%最

准确的方法是加载方向能够随着机翼变形而调整

变化%始终保持加载方向垂直于机翼的弦平面'为

了达到这一效果%本文设计了一种加载方式!机翼

在法向载荷作用变形后%通过调整加载作动筒底座

位置%来达到调整机翼加载的方向%始终保证机翼

表面的受力方向垂直于机翼的弦平面%原理如图
D

所示'

图
D

!

随动加载系统原理图
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!

随动加载系统组成

随动加载系统由
A

套子系统组成!采集系统&

控制系统&液压系统'图
!

所示为随动加载系统全

系统的示意图'在试验进行时%依据预先设定的公

式#通过采集试验件变形量%求得伺服作动筒的输

出位移函数$实现底座在滑道上的随动'

图
!

!

随动加载系统
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图
@

!

验证试验示意图
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试验设计及结果分析

一般机翼的变形是非线性特征%情况复杂'为

了验证随动加载技术的可行性%设计一个简化验证

试验%验证试验的安装示意图如图
@

所示'机翼模

拟件#长度
A"""GG

$一端固定%另一端悬空%橡皮

绳约束其向上的变形'因为橡皮绳的变形量与作

动筒
$

的伸长量成正比%易于量化计算%而且橡皮

绳可以通过控制数量和伸长量来控制力的大小'

通过查找橡皮绳的材料参数或者劲度系数
>

值%以

及测量橡皮绳的弹性变形量可以计算得到机翼模

拟件的理论变形%即有

?

]

'@>.

#

@

$

式中!

?

代表橡皮绳的合力&

'

代表橡皮绳的根数&

@

代表橡皮绳伸长量与作动筒
$

伸长量的比值%

@

可以通过测量橡皮绳连接点到机翼模拟件根部距

离与作动筒
$

连接点到机翼模拟件根部距离之间

比值求得&

>

代表橡皮绳劲度系数&

.

代表作动筒
$

的伸长量'
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作动筒
$

上通过力传感器控制其对机翼模拟

件的载荷施加大小%随着载荷的增大%橡皮绳伸长%

机翼模拟件发生向上弯曲%作动筒
$

与机翼模拟件

之间夹角不垂直%翼尖与翼根出现位移差%以此位

移差反馈输入给作动筒
#

运动%根据位移差反馈%

做出相应调整%从而满足加载方向的要求'

以
$!"̂

的设计载荷作为验证试验载荷对作

动筒
$

实施加载%加载以
$"̂

为一级加载'采用

_N[

多点协调加载系统进行作动筒
$

的加载控

制%作动筒
#

采用的是与烟台航空液压公司联合开

发的软件控制%通过采集试验件的垂向位移量和水

平位移量%综合运算%实时反馈%输出位移函数%控

制作动筒
#

的运动'图
E

所示为验证试验现场图'

图
E

!

验证试验现场图
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V

图
%

为机翼模拟件外端点#与作动筒
$

连接

处$实际变形曲线与理论变形曲线的对比%可以看

出%线性度拟合得很好%最大误差约为
A<Â

%在误

差允许范围内(

$A

)

'现场观察%发现作动筒
#

的跟

随性也很好'从验证试验可以看出%随动加载系统

整体的跟随性好%能够很好地模拟机翼变形后机翼

载荷的施加和载荷方向的调整%保证了机翼加载方

向始终与机翼弦平面法向方向一致'

图
%

!

随动加载系统验证试验外端点变形曲线
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结束语

本文从大变形机翼受力的实际情况%提出了一

种新的试验加载方式及方法%通过数值分析%以及

随动加载系统设计%保证了机翼在大变形情况下的

法向载荷施加的合理性和准确性'并设计验证试

验%模拟机翼实际受载情况%验证随动加载系统的

有效性'试验结果表明%机翼模拟件法向载荷的变

形情况线性度很好%结果比较理想'在考虑大变形

情况下%为制定全尺寸机翼静强度试验方案提供一

种行之有效的方法'
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