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Study on the deformation law and influence of large passenger aircraft in full-scale aircraft static test

大型客机全机静力试验飞机变形规律及影响研究
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Abstract

The full-aircraft static test constitutes a simulation of various load states, conducted on the aircraft structure within a fixed coordinate system in a laboratory setting. It is imperative to take into account the ultimate deformation and displacement of the aircraft. This paper introduces the main configurations in the process of aircraft development and analyses the special characteristics of the test configurations. Combined with the typical loading conditions of the full-scale static test of a large passenger aircraft, the deformation characteristics of the aircraft are analyzed, and the deformation laws of each major section under different loading conditions are summarized. The effects of large deformation of the aircraft structure on load calculation, load application, attitude control and test execution are analyzed. The study proposes key factors affecting the accuracy of the test, including the determination of the optimal position and attitude for the test condition, the precise control of the aircraft attitude, and the precise calculation of the load after the large deformation of the structure. In addition, the study puts forward evaluation indexes for the accuracy of the test from the three dimensions of load balance, stability of attitude, and reasonableness of data. The results of the study are of great value for the characterization of large deformation aircraft and for the lateral comparison of the quality of test precision.

摘要

全机静力试验是在实验室固定坐标系下对飞机结构开展的各种载荷状态模拟, 试验中需要考虑飞机的极限变形和变位。介绍了飞机研制过程中的主要构型, 分析了试验构型的特殊性。结合大型客机全机静力试验典型载荷工况, 分析了飞机的变形特征, 总结了各主要部段在不同载荷状态下的变形规律。分析了飞机结构大变形对载荷计算、载荷施加、姿态控制和试验实施等方面的影响。基于飞机结构变形特征, 提出了试验工况最优位姿确定、飞机姿态精准控制、结构大变形后载荷精确计算等影响试验精准性的关键因素, 并从载荷平衡性、姿态稳定性、数据合理性3个维度提出了试验精准性的评价指标。研究结果对于大变形飞机的特征分析和试验精准性品质横向比较具有重要参考价值。
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作为飞机结构设计与制造性能验证的重要手段之一, 全机静力试验是最早付诸实施的飞机地面强度试验类型, 其试验结果也一直得到设计师们的重视和信赖。全机静力试验是包含载荷处理[1–3]、试验承载[4]、试验支持[5–7]、载荷施加[8–9]、液压气动[10–12]、试验控制[13–15]、试验测量[16–18]、无损检测[19–20]、健康监测[21–22]、虚拟试验等[23–24]多个技术分支的综合性系统工程。历经100多年的发展, 各主要航空研制国家都发展了各具特色的试验技术体系[25–31]。
民航客机需严格按照运输类飞机适航标准[32]开展设计与验证工作。其中, 针对大型运输类飞机, 要求结构必须能够承受限制载荷而无有害的永久变形, 结构必须能够承受极限载荷至少3 s而不破坏, 必须表明每一临界受载情况下均符合强度和变形要求。表明符合性需要开展详细的试验策划[33]并严格按照型号合格审定程序[34]开展设计验证。全机静力试验作为结构静强度验证最可靠最充分的手段, 是飞机强度研究者认识结构强度最根本和最直接的试金石[35]。
国内以往研制的飞机大都刚度较大, 试验中飞机变形对试验精准性的影响较小, 因此, 在刚体假设下开展试验载荷处理及实施可以满足工程需要。在ARJ21-700飞机、C919大型客机等型号研制中, 已发现结构变形带来的问题, 但受限于试验技术能力, 仅解决了如垂直弦平面加载等机翼大变形带来的主要矛盾, 未系统开展飞机结构变形对试验的影响分析[31]。波音、空客等大型客机研发机构也开展了相关研究, 满足了波音B787[36]、空客A350[28]、空客A380[29]等飞机的研制需求, 但对飞机结构在试验中的变形特征的系统性分析未见报道。
随着新研飞机尺寸和变形越来越大, 对试验精准性的要求越来越高, 特别是宽体客机、大翼展高空长航时无人机的研发, 结构变形对试验精准性的影响不可忽略。由于飞机研制的高成本特征, 单一型号的全机静力试验通常只有1架试验机, 而不同型号间的构型特征、设计指标等又各不相同, 存在不同型号间的试验技术难以进行准确横向比较的问题。
本文介绍了全机静力试验的3类典型载荷工况和试验目的, 分析了飞机研制过程中的4类主要构型, 并对比了试验构型的特殊性。结合大型客机全机静力试验典型载荷工况, 分析了飞机的变形特征, 总结了机翼、机身、尾翼、发动机、起落架等主要部段在不同载荷状态下的变形规律。分析了飞机结构大变形对载荷计算、载荷施加、姿态控制和试验实施等方面的影响。基于该影响, 进一步提出了试验工况最优位姿确定、飞机姿态精准控制、结构大变形后载荷精确计算等影响试验精准性的关键因素, 并从载荷平衡性、姿态稳定性、数据合理性3个维度提出了试验精准性的评价指标。本文研究结果对于大变形飞机全机静力试验的特征分析和试验精准性品质横向比较具有重要参考价值。
1 全机静力试验典型载荷工况
全机静力试验通常由多个全机加载的工况和几十个部件考核工况组成, 每个工况独立考核某个或几个部位的强度, 全部工况组合成为总包线。为了保障试验安全并提升研制效率, 通常试验分为首飞前试验和首飞后试验, 首飞前仅需对飞机首飞必要的试验工况开展限制载荷试验, 保障首飞安全, 首飞后则需对所有考核工况和部位逐一进行限制和极限载荷考核。民用飞机全机静力试验典型的全机载荷工况如表 1所示。
表1 
民机典型全机试验工况及重点考核部位

全机工况试验采用基于全机载荷处理结果的一整套平衡载荷，由于缝翼、副翼、襟翼等活动翼面不是该工况的包线状态, 具体实施中往往将这些载荷等效处理在机翼主结构上, 保证剖面的总弯矩、剪力、扭矩等效即可。此类试验是全机静力试验最主要的考核目的, 也是规模最大、难度最大、风险最大的试验项目。
除此之外, 飞机上如活动翼面、后机身等结构的静强度考核，因其受飞机结构的变形影响, 在开展这类结构的试验时, 除部件本身的试验载荷外, 还需要在机翼、机身等提供边界的部位施加配套载荷, 从而为考核部件提供更精准的位移边界条件, 需要提供位移边界条件的试验工况如表 2所示。配套后根据全机平衡还需对前述载荷进行配平, 保障试验过程载荷的平衡。
表2 
典型需配套载荷的部件试验工况及重点考核部位

某些部件试验, 仅考核部位载荷需要精确处理，非考核部位进行全机载荷配平即可，常见的部件试验工况如表 3所示。
表3 
民机典型部件试验工况

全机静力试验成本巨大, 为了更多挖掘试验飞机的潜力, 往往还需要在试验机上继续开展局部连接结构的强度验证, 如APU连接试验、RAT连接试验、座椅连接试验、厨房盥洗室连接试验、顶起试验、驾驶舱操纵系统连接强度试验等。这些试验结构变形的影响较小, 不是本文研究重点。
2 典型大变形飞机构型变化规律研究
3 飞机研制过程的主要构型
飞机设计研制过程中, 不同阶段不同目的下需要考虑飞机不同的构型状态, 研制过程中涉及的主要构型有以下4种构型状态。
设计构型。总体气动在进行总体布局设计后, 首先需要进行打样设计, 目前的飞机设计几乎都是三维设计, 结构设计完成后直接用于制造和装配, 由于飞机制造和装配都需要在零件处于不受力的状态下开展, 因此设计构型又称型架构型或0g构型。
巡航构型。飞机在运营过程中必然会因承受气动/惯性载荷而产生变形, 结构变形后气动效率也因此而改变, 为了实现飞机在巡航状态下最优的气动性能, 在设计之初往往需要以最优巡航构型为基础, 以巡航载荷进行反向迭代反推结构在零g下的构型, 使得飞机运营更经济。
停机构型。在运营维护过程中, 飞机处于地面停机状态, 结构会随自重而变形, 因此, 在进行关键维护装置的设计时, 需要考虑此变形带来的影响, 即采用停机构型进行关键参数的设计。
试验构型。全尺寸试验特别是全机静力试验, 需要考核结构在极限载荷情况下的强度, 25部中25.305(b)条规定[32], 进行到极限载荷的静强度试验必须包括加载引起的极限变位和极限变形。因此在进行试验设计时, 必须根据不同的考核工况, 分析该工况的变形特征, 并考虑由此变形带来的姿态变化和载荷变化。
4 典型工况下试验飞机的变形特征分析
以经适航验证的大型客机自然网格模型为基础, 对试验主要载荷工况进行有限元分析, 分析载荷与试验载荷完全相同。飞机约束采用与试验相同的六自由度静定约束方法, 即在前起、左右主起约束3个垂向线位移, 在左右主起约束2个航向线位移, 在右主起约束侧向线位移。主要载荷工况及变形特征如下:
1) 全机稳定俯仰工况
全机稳定俯仰工况是使用中飞机承受最大对称正过载工况, 此工况下飞机全部质量体产生最大垂向惯性过载, 而机翼承受巨大剪力和弯矩以平衡惯性载荷, 有限元计算结果如图 1所示。
	[image: thumbnail]	图1 全机稳定俯仰工况分析结果



由有限元计算结果可知, 左右机翼基本对称向上变形, 是全机主要变形部件, 符合受载特征; 机头略微向上变形, 后机身向下变形显著, 说明机身一方面因受惯性力而向下变形, 另一方面也存在一定程度的整体俯仰, 这与稳定俯仰工况下结构的受力特征不符, 分析原因是机翼受载向上变形的同时, 中央翼因受起落架约束而出现了向下变形导致中机身机体整体向下平动, 而前起落架却没有变形, 故而出现整体抬头现象; 此外, 机身整体还有一定的侧向位移, 这也与实际对称受载不符, 原因是侧向约束于右主起落架, 主起落架因机翼受载有协调变形的趋势, 但约束点限制了该趋势, 故而推动飞机整体侧向平移。
根据以上分析, 试验中因约束设置的不合理导致飞机出现了整体俯仰和整体侧偏, 进而导致所有加载点的力线都偏离了理论角度, 降低试验加载精度; 另一方面, 机翼垂向变形是主变形方向且变形量较大, 使得物理试验的加载方向产生较大变化, 是影响加载准确性的另一个因素。
2) 全机-1g工况
全机-1g工况是条款规定的一项负过载包线工况, 该工况下全机质量体产生1g向上惯性力, 而气动载荷向下与惯性力平衡。有限元计算结果如图 2所示。
	[image: thumbnail]	图2 全机-1g工况分析结果



由有限元计算结果可知, 左右机翼基本对称向下变形, 符合受载特征; 后机身向上少许变形, 是机身受-1g惯性力引起; 此外, 机身整体还有一定的侧向位移, 这是因为侧向约束于右主起落架, 主起落架因机翼受载存在协调变形的趋势, 但约束点限制了该趋势, 故而推动飞机整体侧向平移。
根据以上分析, 试验中因约束设置的不合理导致飞机出现了整体侧偏, 进而导致所有加载点的力线都偏离了理论角度, 降低了试验加载精度。
3) 最大垂直力着陆工况
该工况模拟飞机在最不利情况下着陆, 此时飞机以最大下沉速度接地, 主起落架产生支撑反力平衡飞机降落产生的冲击, 该工况下后机身将产生最大的垂向惯性力。有限元计算结果如图 3所示。
	[image: thumbnail]	图3 最大垂直力着陆工况分析结果



由有限元计算结果可知, 左右机翼基本对称向上变形, 符合受载特征; 机头略微向上变形, 自前起落架区域往后机身向下变形显著, 说明机身一方面因受惯性力而向下变形, 另一方面也存在较为显著的整体俯仰, 此外, 机身整体还有较大的航向向前位移和一定的侧向位移。
分析原因, 该工况下中后机身、后机身存在较大的向下惯性载荷, 左右主起落架被动承受较大的垂向和航向载荷, 主起落架在受到垂向和航向载荷后, 自身因铰支于机翼上, 起落架主支柱出现了俯仰和侧向变形, 而起落架轮轴中心却被约束了3个方向的线位移, 使得机翼铰支点被动出现反向变形, 叠加机翼弯矩导致的中央翼下弯, 最终使得机身整体出现显著抬头, 机身整体向前和向左位移。
根据以上分析, 试验中因约束设置的不合理导致飞机出现了整体俯仰、整体侧偏和航向位移, 进而导致所有加载点的力线都偏离了理论角度, 降低试验加载精度。
4) 全机偏航机动工况
该工况模拟飞机在空中转弯时的载荷, 此时飞机通过调整方向舵使得垂直尾翼受到侧向载荷, 该载荷使得飞机产生侧向弯矩, 进而促使飞机转弯, 在此工况下, 由于方向舵产生侧向载荷, 垂尾将产生侧向变形, 受此影响, 后机身将产生侧向弯曲变形和扭转变形, 有限元计算结果如图 4所示。
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由有限元计算结果可知, 左右机翼向上变形但变形高度并不一致, 符合受载特征; 机头略微向上变形, 后机身向下变形, 说明机身一方面因受惯性力而向下变形, 另一方面也存在一定的整体俯仰, 机身侧向也出现了一定的变形, 机头机尾向右侧变形, 中机身向左侧少许突出, 符合侧向受载规律; 此外, 机身整体还有一定的侧向位移。
分析原因, 该工况下的受力比较复杂, 既有垂向的气动和惯性载荷, 又有侧向的气动和惯性载荷, 垂向载荷导致了与稳定俯仰工况类似的变形规律, 侧向载荷使机身产生了侧向变形。
试验中因约束起落架轮轴导致飞机出现了整体俯仰和整体侧偏, 进而导致所有加载力线都偏离了理论角度, 降低试验加载精度。结构本身的侧向和垂向变形使得所有加载点的实际加载方向都偏离了理论方向, 导致实际加载精度进一步降低。
5 全机静力试验飞机结构变形规律研究
根据前述不同载荷工况下飞机变形特征的分析, 可以总结出如下规律。
1) 机翼变形规律
试验过程中机翼受到垂直于弦平面的气动升力、向下的惯性力、向前的气动力分量、发动机推力等载荷的共同作用, 产生向上、向前的三维变形趋势。通常机翼都有后掠角, 机翼向上的气动载荷还会对翼根产生较大扭矩, 导致机翼产生扭转变形趋势; 此外, 机翼上反角的构型使得机翼在向上变形过程中挠曲线角度更大, 使得垂直于机翼弦平面的气动载荷产生了不可忽略的展向分量, 同时降低了垂向分量, 对于全机稳定俯仰工况等由适航规章规定的载荷, 要求机翼的升力要更大才足以平衡全机的垂向惯性力, 当然, 更大的载荷使得机翼的变形也更大。总体而言, 机翼对于大部分工况都将产生对载荷影响显著的向上变形和少量的航向变形和少量的扭转变形。
2) 机身变形规律
机身主要受到结构的惯性载荷、客载、商载以及水平安定面和升降舵、垂直安定面和方向舵等传来的操纵载荷等的共同作用, 产生主要向下弯曲的变形趋势。在最大垂直力着陆工况中, 中后机身、后机身承受最大的垂向惯性载荷, 导致较大的垂向变形, 是机身垂向变形较大的载荷工况; 偏航机动工况中, 垂直安定面和方向舵产生较大侧向载荷, 导致机身产生一定的侧向变形, 是机身侧向变形较大的工况。此外, 机身还受到增压载荷的影响, 但对结构变形影响不大。
3) 起落架变形规律
起落架主要承受着陆产生的垂向载荷、侧向载荷和刹车载荷作用, 由于起落架铰支于机翼后梁, 且为长直悬臂构型, 因此在受载后会沿受载方向产生较大的变形, 此外, 受机翼整体变形影响, 起落架将产生协调变形, 使得最终的变形结果常常呈现复杂的三维变形模式。
4) 发动机变形规律
发动机主要承受发动机推力、发动机反推力、发动机惯性力、全机动态载荷的共同作用, 发动机自身因系统刚度较大, 产生的变形量非常小, 但发动机由发动机吊挂连接在机翼上, 发动机吊挂与机翼连接部位会产生一定的俯仰和滚转变形, 此外, 发动机整体也会受到机翼带来的垂向和俯仰变形影响。
5) 垂直安定面和方向舵变形规律
垂直安定面和方向舵主要承受侧向气动力载荷和侧向操纵气动力的影响, 使机身整体产生侧向变形, 受机身整体侧向变形的影响, 垂直安定面和方向舵偏离理论位置, 影响试验加载方向的准确性。
6 大变形对全机静力试验的影响研究
7 大变形对载荷计算的影响
飞机设计时载荷计算是基于设计构型的, 即全机工况的试验载荷基于设计构型平衡, 然而在真实试验过程中, 在全机0g扣重状态与设计构型完全一致, 在其他加载过程中因结构变形, 载荷作用点随结构变形而变化, 导致加载方向偏差, 从而导致加载精度降低, 典型因结构变形产生几何非线性导致载荷重构的状态有机翼大变形、起落架大变形和尾翼大变形等情况。
机翼大变形导致固定加载点加载方向偏差, 进而产生附加载荷, 如在大型客机全机2.5g稳定俯仰工况中, 翼尖加载点处挠度约40°, 如采用3.5°的设计构型进行载荷处理, 在试验中垂向实加载荷仅为85%, 展向附加载荷为52%, 这样巨大的载荷差异将直接影响试验结果的准确性。
起落架因承受集中大载荷, 在最大垂直力着陆工况下影响巨大, 以某典型飞机为例, 在最大垂直力着陆工况下, 起落架垂向航向变形280 mm, 侧向变形200 mm, 此外, 因约束于起落架轮轴, 起落架变形导致机身向下变形120 mm, 这样的变形量和起落架巨大的单点载荷(450 000 N)显著地改变了机体结构的载荷分布, 使得实际施加在起落架连接区的弯矩误差达到3%, 超过了设计允许值, 因此不得不按照变形后的坐标进行载荷计算。
8 大变形对载荷施加的影响
全机静力试验实践中, 主要的加载方式有胶布带-杠杆系统加载、拉压垫-杠杆加载、卡板加载、剪力块-杠杆加载、地板杠杆加载系统加载等, 其基本原理都是双铰支单自由度拉/压加载, 加载点一端连接在结构加载节点上, 另一端连接在承载固定支座上, 由于全机试验的复杂性和高风险性, 目前并未大规模采用随动加载。基于加载方式的二力杆特征, 结构大变形将给载荷施加带来很大困扰。
机翼大变形将导致加载节点随着结构一起变形, 而固定在承载支座上的铰支点却无法随动, 从而导致载荷方向变化而影响加载精准性, 也可能导致加载力线与空间中其他设备干涉等问题。为了更准确模拟机翼载荷, 目前的方法是采用垂直于弦平面加载, 即保证在考核载荷时加载方向垂直于机翼挠曲线的弦平面, 这样就导致加载方向不是竖直方向, 而是大角度三维加载, 使得加载点固定、防滑、载荷平衡等都面临巨大的困难。
起落架区域因结构位置的特殊性, 垂向上方往往有襟翼遮挡, 导致不便于向上加载, 工程实践中通常采用撬杠方式进行加载, 这样的加载形式因着力点距离加载点较近, 在面临起落架的大变形时将产生较大的加载方向误差, 使得全机加载精度难以保证。
对于机身加载而言, 为了更加精确地模拟机身客载、货载, 最新研制的机身双层地板双向加载模式, 将机身客舱地板和货舱地板按载荷比例进行连接, 最后铰支于客舱地板的合力点杠杆上。这种加载方式可以大幅提高机身框局部的加载精度, 但面临的问题是需要在机身蒙皮上开孔, 合力点连接装置通过该开孔实现与地面加载装置的连接, 然而, 随着机身弯曲变形, 机身剖面出现了较大俯仰偏转, 导致穿出开孔的合力点杠杆与蒙皮干涉, 进而影响载荷的继续施加。
9 大变形对姿态控制的影响
飞机约束通常选择在可以承受集中大载荷的部位。为了更好地反映全机加载的准确性, 全机静力试验通常采用六自由度静定约束, 起落架轮轴、发动机、水平安定面等部位单点承载能力较强, 且一般采用假件模拟结构载荷, 因此常常作为约束点的备选位置, 无论约束点选择在何处, 结构在受载后都会产生较大的变形, 因约束点的位移被限制, 进而导致飞机整体出现平动和转动。飞机偏离了理论位置, 以飞机理论坐标为参考安装的试验加载设备其作用点偏离理论位置导致加载精度降低, 影响试验的精准性。
另一方面, 静力试验加载过程中, 全机是一套完整的平衡载荷。随着加载过程中结构变形, 加载力线矢量方向发生变化, 导致沿理论加载力线方向的分量不足, 而垂直于理论加载方向产生了载荷分量, 这些不平衡量都需要在约束点进行平衡, 这也导致约束点载荷与理论载荷产生偏差。
由于飞机姿态变化影响所有加载点的加载精度, 因此飞机姿态的精准控制也成为试验精准性的重要突破方向。
10 大变形对试验实施的影响
结构大变形后, 试验加载设备在试验过程中会出现较大范围的移动, 使得加载设备存在与承载框架、检查平台等固定设施干涉的风险; 结构大变形给试验加载设备的行程长度也带来一定挑战, 如试验加载过程中加载作动器行程不足或行程变化方向分析不准确, 导致加载系统没有足够行程完成载荷施加, 可能导致试验失败; 大变形下随着载荷的增加结构内部逐渐存贮变形能, 这些变形能在结构发生异常破坏或试验系统异常保护时将瞬间释放, 然而结构受试验加载设备的限制, 如果仅有个别加载点无法快速释放载荷, 可能导致结构局部超载, 进而导致结构局部非正常破坏, 因此, 控制安全保护一直是大变形飞机全机静力试验面临的重大挑战; 此外, 结构大变形给试验测量特别是位移测量也带来新的挑战, 因结构存在三维变形, 传统的一维测量方法无法有效满足三维变形的测量精度要求, 因此对三维非接触测量技术需求迫切。
11 试验精准性关键因素及评价指标
12 试验精准性关键因素研究
根据大变形飞机构型变化规律和飞机大变形对全机静力试验的影响研究, 要提高大变形飞机全机静力试验的精度, 主要解决3个关键因素：
1) 不同试验工况最优约束位置确定
飞机在不同载荷状态下有不同的变形特征, 对于全机静力试验, 不同载荷工况也表现出截然不同的变形形式, 以往采用六自由度静定支持的方式仅适用于飞机在小变形情况下的姿态控制和约束反力分析, 当结构出现大变形情况, 特别是约束点受结构大变形影响较大时, 传统方法的有效性就不能满足试验需求了。以往工程实践中, 发现结构大变形将对试验机姿态产生较大影响时, 首先对主要变形方向采用了位移补偿的方法, 此方法一定程度上解决了大变形带来的主要矛盾, 但对于试验工况到底应该约束什么位置, 在特定加载系统下如何更好地适应加载系统带来的误差和试验加载精度的要求, 给出最优理论约束位置, 这一问题一直没有得到有效解决。因此, 为了继续提高全机静力试验精度, 必须解决不同试验工况下最优约束位置的确定问题。
2) 试验中理论最优位姿的精准控制
要实现最优理论位置的精准控制, 要解决三大关键技术：①最优位置的高精度感知。结构在受载后, 机体全部结构都会发生变形, 在试验约束状态下, 结构的弹性变形和刚体位移相互耦合, 因此难以通过测量个别位置的方法实现全机结构刚体位移的高精度感知。可行的办法就是采用理论分析和试验数据相结合, 先分析确认结构的变形特征, 通过实际测量获取弹性变形和刚体位移的耦合量, 然后通过理论分析和实际测量的对比, 实现弹性变形后的最优拟合, 进而分离出结构的刚体位移。②最优位置刚体位移与实际约束控制点位移的实时计算。理论位置与实际约束位置存在几何关系, 可以通过简单几何运算得到实际约束点的位移补偿值。需要注意的是, 随着约束点变形量的增加, 几何位置关系也出现变化, 因此按照原几何关系计算结果与实际结果存在一定误差。③实时计算值的快速高效控制。理论计算完成后, 需要将新的计算结果反馈给控制系统, 由控制系统实时更新控制指令, 实现对飞机姿态的高精度控制, 然而, 目前的控制系统受安全保护原因, 无法在控制系统内部进行复杂运算, 要解决本问题需要搭建新的闭环控制系统, 将姿态运算放置于外部系统, 计算完成后反馈给控制系统, 由控制系统实施。
3) 飞机结构大变形后载荷精准计算
结构大变形后, 载荷需要重新计算, 但不同的载荷工况计算方式却不相同, 全机2.5g稳定俯仰工况和全机-1g工况, 这类工况的全机过载是由适航条款规定的, 因此全机惯性载荷不变, 载荷重构只能对气动载荷进行修正, 而其他空中工况是根据载荷包线筛选出来的, 遵循气动载荷和惯性载荷耦合调整的原则; 最大垂直力着陆工况, 载荷计算时起落架接地点坐标是在型架构型的基础上开展的, 而实际上起落架因受载后变形, 导致载荷出现显著区别, 该工况的载荷重构往往以起落架支柱与机翼连接点的弯剪扭总载一致作为调整原则。
除设计载荷需要迭代外, 试验中考虑施加载荷沿坐标轴的分量变化, 还需要对变形后的载荷进行三维重构, 对结构大变形后载荷修正的方法进行研究。试验过程中不是所有结构同时作为考核目标, 因此对考核位置和非考核区域可以采用不同的处理方法, 对目标考核结构, 需要尽可能精准地分析变形前后的载荷区别, 并尽试验技术所能精准地模拟试验载荷, 对于非目标考核区域, 则只需要分析变形带来的载荷变化, 并把这些变化在合适的位置进行平衡即可。
13 试验精准性评价指标研究
衡量全机静力试验是否精确加载, 可以从载荷平衡性、姿态一致性和数据对称性三方面进行评价。
1) 载荷平衡性
全机静力试验的目的是模拟服役或运营的极限载荷情况, 虽然飞机在不同状态下受到多类复杂载荷的共同作用, 但这些载荷都可以通过逐一分析和简化的方式用力学基本概念进行描述。在试验中通常将各方向上的各种力进行简化合并, 对各部位各方向上的合力进行集中加载, 合并后在各方向上依然处于平衡状态。因此, 理论上试验飞机的约束上是没有约束反力的。而真实试验中, 由于安装位置误差导致的加载方向误差和加载载荷误差、结构变形导致的载荷误差等各种因素, 使得约束点上会产生一定的不平衡量, 这些不平衡量的大小就是衡量试验加载精准性的重要标准之一。根据全机静力试验载荷分析, 将载荷平衡性定义为

式中: ef表示载荷误差比例; fe, max表示约束点最大载荷误差; Fmax表示试验工况下单向最大载荷。
这一描述既结合了试验考核的实际载荷, 又使得不同机型、不同载荷工况具有相同的参照指标, 便于进行试验技术的横向比较。如在某型飞机全机静力试验中, 2.5g稳定俯仰载荷工况主要考核机翼垂向承载能力, 则载荷误差主要基于全机垂向最大载荷进行计算, 而在偏航工况中, 飞机侧向载荷对后机身产生的扭矩是严酷状态, 则同时需要对飞机侧向剪力误差进行评价。
2) 姿态稳定性
试验中确保飞机姿态稳定是保证载荷施加点加载准确的基础。现阶段全机静力试验中飞机姿态控制技术体系和相关规范尚不完善, 只规定了试验件姿态约束安装误差需保证飞机俯仰、偏航、滚转误差不大于20 mm, 未对试验中飞机姿态误差做出规定。飞机是一个弹性体, 结构在受载后将产生弹性变形, 支撑飞机的约束点不可避免将受到飞机结构变形的影响, 进而导致约束点偏离原来的约束位置, 使得飞机整体姿态产生变化。如果约束不合理, 约束系统自身也会偏离理论的约束位置, 使得飞机整体产生平动或转动。当飞机姿态产生变化后将使得施加在飞机上所有加载点的载荷方向产生偏移, 进而导致加载不准确。试验中为了监测飞机姿态的稳定性, 通常在飞机关键部位安装位移传感器, 通过传感器数值的分析验证飞机姿态是否满足试验要求。
飞机姿态误差主要包含平动误差和转动误差, 为了更加简单但精确地定义飞机姿态误差, 将姿态误差定义为

式中: et表示平动误差比例; ed, max表示飞机最大平动误差绝对值; Lmax表示飞机长度/翼展的大值。

式中: eγ表示转动误差; [image: equation]表示飞机滚转，俯仰，偏航的最大角度。
3) 数据合理性
在开展一项全机工况正式试验前, 需要开展多次低载预试, 通过低载预试可以获得结构在低载下的物理响应。获取结构响应的类型通常有粘贴应变片获取特定位置的应变响应、测量结构整体变形获得结构局部和整体变形曲线、安装监控摄像头获取结构局部的图像数据等。预试完成后需要进行数据分析, 对于应变数据, 可以对应变数据的线性度、重复性、应变极值、对称性等进行分析, 对于位移数据, 可以对位移数据的线性度、重复性、对称性等进行基本分析, 还可以分析挠曲线的平滑度衡量结构整体的变形趋势、对比理论变形与实测结果的差异等。对于图像视频, 可以观察结构局部的形态变化、是否存在张力场、结构局部是否非正常变形等。
数据合理性是一项综合指标, 往往需要与分析结果进行对比, 通常个别数据的偏离是由单点测量数据误差或结构应力梯度过大, 应变测量位置偏移导致, 如果出现集群数据偏移计算值, 则需要仔细查验分析过程并校核试验过程, 如果是分析问题则需要调整分析方法或模型后再次对比, 如果是试验精准性原因问题则需修改试验方案并重新试验。
14 结论
本文介绍了飞机研制过程中考虑的主要构型, 分析了全机静力试验构型变化的特殊性, 分析了全机静力试验的典型载荷工况及变形特征, 总结了主要部段在全机静力试验中的变形规律, 从载荷计算、载荷施加、姿态控制、试验实施等方面剖析了结构变形对全机静力试验的影响。
提出了不同试验工况最优约束位置确定、试验中最优姿态精准控制和大变形飞机载荷精准计算三大影响全机静力试验精准性的关键要素。针对大变形飞机全机静力试验效果评价提出了载荷平衡性、姿态稳定性和数据合理性三大指标, 并对指标的具体衡量方法进行了研究。研究结果为大变形飞机的特征分析和试验精准性评价横向比较提供了重要参考。
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      民机典型全机试验工况及重点考核部位

      
        
 
	序号
	典型试验工况
	重点考核部位


 
	1
	全机前轮侧偏工况静力试验
	前机身



	2
	全机2.5g+增压工况静力试验
	机翼、机身



	3
	全机侧偏着陆工况静力试验
	起落架连接区、机身



	4
	全机2.5g机动平衡工况静力试验
	机翼、中央翼



	5
	全机最大垂直力着陆工况静力试验
	中后机身、后机身最大弯矩



	6
	全机-1g工况静力试验
	机翼、中央翼



	7
	全机三点水平着陆工况
	前机身最大剪力
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      典型需配套载荷的部件试验工况及重点考核部位

      
        
 
	序号
	试验项目
	典型试验工况
	重点考核部位


 
	1
	后机身
	机动平衡 
发动机失效
	后机身垂向 
后机身侧向



	2
	缝翼
	缝翼放下, 2g过载 
缝翼收起, 最大正过载
	缝翼及缝翼滑轨



	3
	襟翼试验
	内襟翼复飞 
外襟翼1+F卡位
	襟翼及襟翼滑轨



	4
	副翼
	副翼上偏 
侧向18g 
副翼下偏
	副翼及副翼连接
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	序号
	试验项目
	典型试验工况


 
	1
	扰流板
	扰流板静力试验



	2
	增压舱增压
	增压舱增压试验



	3
	垂直安定面和方向舵
	偏航机动 
发动机失效 
36g工况



	4
	前起落架连接
	前起牵引 
三点水平着陆 
前轮侧偏



	5
	主起落架连接
	转弯工况 
两点滑行刹车



	6
	吊挂
	动着陆(垂向3.65g) 
垂向连续突风
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        全机偏航机动工况分析结果

      

    

  OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig3_small.jpg





OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig1.jpg
fif% /mm
3.988% 10
3.545% 10
3.102X10°
2.659% 10
2.216%10
1.772% 10°
1.329% 10
8.862 X 10°
4.431%10°
0.000

D W W T W W W W






OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig2.jpg
Hi#% /mm
1.620% 10
1.440X 10°
1.260X 10°

1.080X 10°

2

8.999% 107 _
7.199% 10°

9

5.399X 10;
3.599 X 10;
1.800X 10"

0.000






OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig4_small.jpg





OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig3.jpg
fif% /mm
8.519% 10
7.572% 10
6.626 X 10
5.679% 10
4.733% 10
3.786 X 10
2.840% 10
1.893X 10
9.465% 10
0.000

DN N DN






OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig4.jpg
fif% /mm ,
1.039% 107
9.231% 107
8.077 X 10ﬁ
6.923%10’
5.770% 10
4.616X 107
3.462% 10
2.308x 10
1.154% 107
0.000









OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig1_small.jpg






OEBPS/jnwpu2025436p1121-fig2_small.jpg





OEBPS/dash.png





