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基于应变模态方法的飞机蒙皮分布动载荷识别 
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摘要：目的 解决飞机蒙皮分布动态载荷确定的工程实际问题。方法 将基于广义正交多项式的复杂分布动

载荷识别技术与应变模态理论相结合，建立利用有限个测点的应变响应和结构应变频响函数作为已知参数

的飞机蒙皮分布动载荷识别模型。利用 Nastran 软件，以某型飞机机身中段外蒙皮为例，分别采用位移模态

方法和应变模态方法进行了 70、80、90、100 Hz 下的蒙皮分布动载荷识别，并进行对比分析。结果 以应变

响应作为已知参数的应变模态载荷识别方法，在各计算频率下均具有较好的识别精度，最大识别误差为

8.9%，能够满足工程应用。在各识别频率下，采用应变方法识别过程中的积分矩阵条件数小于位移方法。

在 100 Hz 识别频率下增加 3%随机误差干扰后，位移识别方法最大误差为 19.4%，采用应变方法的载荷识别

最大误差为 9.8%。结论 相比于传统的采用位移模态的载荷识别方法，以应变响应作为已知参数的应变模态

载荷识别方法具有更好的数值稳定性，对于解决结构共振频率附近频响函数矩阵奇异性问题具有很好的应

用价值。 
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Identification of Aircraft Skin Distributed Dynamic Load  

Based on Strain Modal Method 

ZHANG Cong, FU Yi-zhan, LI Yuan-dong, LI Jia-xu 

(Hanzhong Branch of AVIC Aircraft Co., Ltd, Hanzhong 723213, China) 

ABSTRACT: To solve the practical engineering problem of distributed dynamic load identification on aircraft skin, this paper 

combined the strain modal theory and the complex distributed dynamic load identification technology based on the generalized 

orthogonal polynomials, established a distributed dynamic load identification model of aircraft skin with the structural strain re-

sponse of limited measuring points and strain transfer function as the known parameters. Taking the outer skin of a certain air-

craft fuselage as an example, the distributed dynamic load identification of skin was carried out at 70, 80, 90 and 100 Hz by both 

displacement mode method and strain mode method with NASTRAN software, and a comparative analysis was carried out. The 

example showed that the method of dynamic load identification of aircraft skin distribution using strain mode method had good 

accuracy of load identification and the maximum identification error was 8.9%, which can meet the needs of engineering appli-

cation. The condition number of integral matrix based on strain modal method was lower than those based on displacement me-

thod at each frequency. The maximum identification error of displacement method reached 19.4% when 3% random noise was 

applied, while the identification error of the maximum strain method was 9.8%. Compared with the traditional method of load 
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load identification using displacement mode, the strain modal load identification method with strain response as a known pa-

rameter has better numerical stability, which has a good application value for solving the singularity problem of frequency re-

sponse function matrix near the resonance frequency of structure. 

KEY WORDS: strain modal; load identification; structural dynamics; orthogonal polynomial 

当今运输类飞机的发展，随着轻质化、高推重比

等需求，对于飞机结构设计提出了更高的要求。在飞

机结构设计中，结构载荷输入是设计人员必须考虑的

关键因素，它对于飞机结构设计优化具有十分重要的

意义。运输机在飞行过程中，机身蒙皮在流场中受到

分布动态载荷的作用。机身蒙皮在动态载荷的作用下

引发结构振动和噪声，影响机上人员的舒适性，过度

振动甚至可能导致飞机结构疲劳破坏，进而影响飞行

安全。然而，由于环境工况的影响，在飞机蒙皮外侧

布置压力传感器十分困难，机身蒙皮所受分布载荷通

常很难在飞行过程中进行直接测量。因此，如何确定

飞机在飞行过程中受到的分布动态载荷成为飞机结

构设计人员亟待解决的一大难题。 

结构系统的动态载荷识别技术，作为结构动力学

研究的第二类逆问题[1]，是在已知结构系统的动力学

特性的条件下，通过测量结构系统的动态响应来反

推载荷输入的过程，为动态载荷确定方法提供了新

的思路。载荷识别技术的研究从 20 世纪 70 年代开

始[2]，经过近几十年的不断发展与完善，目前已经成

为解决复杂工程问题载荷预估的重要手段。文献[3]

提出了基于广义正交多项式的复杂分布动载荷识别

技术，该方法采用切比雪夫正交多项式为基函数，通

过获取有限个测点的位移响应识别基函数系数，从

而得到以基函数叠加形式的分布载荷函数。该方法识

别精度较高，具有很好的工程应用价值，但由于在

结构共振频率附近位移频响函数矩阵的奇异性[4-5]，

此种方法的识别精度受位移响应测量的准确度影响

较大。 

1988 年，李徳葆、夏苏等[6]采用逻辑演绎的方

法推导了结构应变频响函数矩阵。1989—1996 年，

李德葆、罗京等[7-9]采用直接微分法和有限元方法对

应变模态理论进行了推导和论证，并采用计算仿真

和实测实验对应变模态理论进行了对比验证。随着  

应变模态理论的不断发展，其理论研究已趋于完善，

应变模态方法被广泛应用于机械设备的故障诊断

和结构损伤识别等领域，也有少部分用于动态载荷

识别。 

文中结合复杂结构分布动载荷识别的正交多项

式拟合法和应变模态理论，建立了基于应变模态方法

的飞机蒙皮分布动载荷识别模型。采用软件仿真的方

法，对某型飞机蒙皮分布动态载荷进行了识别，并对

载荷识别的数值稳定性进行了分析研究。 

1  基本理论 

1.1  蒙皮分布载荷识别模型的建立 

对于受分布载荷 F(x，y，ω)作用的矩形区域，其

任一测点 i 的应变响应 iW  (ω)为： 

0 0
( ) ( , , ) ( , , )d d

a b

i iW H x y F x y y x= ò ò       (1) 

式中： 1H  (x,y,ω)为任意一激励点(x,y)对 i 点的应

变频响函数。 

对于 L 个测点的应变响应值为： 
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将 F(x,y)写成已知基函数 T(x,y)叠加的形式： 
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(4) 
写成矩阵形式： 

=W Ta  (5) 

式中： W 为每个测点应变响应组成的矢量，可

由应变传感器直接测得；T 为应变传递函数和正交基
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函数乘积的积分组成的矩阵，简称应变积分矩阵；a

为待识别的系数组成的矢量。T 中应变频响函数可通

过模态试验或仿真分析得到，其理论推导过程详见文

献[10]。基函数为已知函数，因此系数向量 a 是可识

别的。 

积分矩阵 T 为 L×k 阶矩阵，当 L=k 时，T 为方

阵，系数向量可直接求逆得到： 
1-= a T W  (6) 

当 L>k 时，系数向量通过广义逆求解： 
1( )T T-= a T T T W  (7) 

1.2  基函数的选取 

文献[11]提出采用切比雪夫广义正交多项式为

基函数，具有较好的拟合效果。在文中的载荷识

别过程中，也选用正交多项式作为插值基函数，具

体为： 
( , ) ( ) ( )mn m nT x y T x T y=  (8) 

递推关系为： 
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2  有限元仿真计算 

2.1  模型简介 

以某型飞机机身中段壁板为例，利用 Patran 软件 

建立机身中段壁板有限元模型。模型以壁板一角点为

坐标原点，顺航向为 x 轴，垂直向上为 y 轴，长 l=2 m，

高 h=1.2 m，曲率半径 为 2 m，蒙皮厚度 2 mm，壁板

四周简支约束，在壁板蒙皮内侧选取 16 个响应测点。

壁板有限元模型及测点布置如图 1 所示。 
 

 
 

图 1  某型机外侧壁有限元模型及测点布置 
Fig.1  FEM model and measuring point layout  

of aircraft skin 
 

2.2  载荷识别 

在计算模型蒙皮外侧，施加幅值为 P(x,y)=1000‒ 

200(x‒1)2‒300(y‒0.6)2，相位为 0°的简谐分布载荷，

如图 2 所示。以有限元软件 Nastran 计算的频率响应

结果作为测点的响应，取 3×3 阶正交多项式，分别用

应变和位移方法识别其 70、80、90、100 Hz 下的载

荷幅值，识别多项式系数见表 1、表 2，各频率下的

识别误差见表 3。由表 3 可知，采用应变模态方法的

某型飞机蒙皮分布载荷识别最大误差为 8.9%，采用

位移方法的载荷识别最大误差为 8.14%，二者识别误

差均小于 10%，且最大误差均发生在蒙皮边界附近，

满足工程应用要求。识别分布载荷及误差（仅以 70 Hz

为例）如图 3、图 4 所示。 

 
表 1  应变载荷识别多项式系数 

Tab.1  Polynomial coefficients of strain load identification method 

频率/Hz a11 a12 a13 a21 a22 a23 a31 a32 a33 

70 2867.9 3.6 ‒91.9 0.7 ‒0.1 ‒0.1 ‒133.3 ‒2.6 0.8 

80 2874.8 0.3 ‒88.4 0.9 ‒2.1 1.6 ‒144.5 ‒14.1 8 

90 2864.8 2.3 ‒89.4 0.4 ‒1.1 2.6 ‒138.5 ‒10.1 7.8 

100 2858.4 4.8 ‒87.4 0.6 ‒3.3 2.1 ‒139.5 ‒19.1 11.6 

 
表 2  位移载荷识别多项式系数 

Tab.2  Polynomial coefficients of displacement load identification method 

频率/Hz a11 a12 a13 a21 a22 a23 a31 a32 a33 

70 2917.9 ‒1 ‒81.9 ‒11.6 1.3 ‒0.1 ‒172.6 9.7 ‒3.8 

80 2889.8 2.7 ‒86.7 ‒0.4 ‒2.1 0.1 ‒155.7 6.2 ‒2.4 

90 2918.6 ‒2.6 ‒80.4 ‒12.6 ‒0.3 0.6 ‒169.2 3.1 ‒1.7 

100 2996.1 10.3 ‒65.4 13.5 ‒4.2 1.1 ‒192.5 0.2 ‒5.7 



·116· 装 备 环 境 工 程 2020 年 9 月 

 

表 3  各频率下载荷识别最大误差 
Tab.3  The maximum error of load identification  

at each frequency 

频率/Hz 70 80 90 100 

应变识别误差/% 3.3 8.2 7.1 8.9 

位移识别误差/% 6.4 3.85 2.44 8.14 
 

 
 

图 2  实际施加分布载荷 
Fig.2  Actual applied distributed load 

 

 
 

图 3  70 Hz 载荷识别结果 
Fig.3  Load identification results at 70 Hz:  

a) strain mode method; b) displacement mode method 
 

3  数值稳定性分析 

根据应变模态理论，结构应变频响函数可通过位

移频响函数的微分运算进行推导，结构应变响应与位

移响应之间也存在微分运算关系。因此在上述应变模

态方法载荷识别过程中，式（5）为采用位移模态方

法的微分函数方程组。微分运算后，矩阵 T 的条件数

发生变化，从而影响载荷识别的数值稳定性。为分析

载荷识别的数值稳定性，分别求式（7）中采用应变 

 
 

图 4  70 Hz 载荷识别误差 
Fig.4  Load identification error at 70 Hz:  

a) strain mode method; b) displacement mode method 
 

模态方法和位移模态方法的积分矩阵（TTT）的二范

数条件数，计算结果见表 4。 
 

表 4  各频率下载荷识别积分矩阵条件数（105） 
Tab.4  The condition number of integral matrix  

at each frequency (105) 

频率/Hz 70 80 90 100 

应变识别 8.31 8.40 8.57 9.65 

位移识别 11.3 11.5 11.6 14.9 

 
由表 4 可知，各频率下，利用应变模态方法进行

载荷识别的积分矩阵条件数小于位移方法，表明采用

应变模态方法的载荷识别数值稳定性好于位移模态

方法。为验证应变模态方法和位移模态方法载荷识

别的数值稳定性差异，将仿真算例中 100 Hz 下的应

变响应数据和位移响应数据增加 3%的随机干扰，进

行载荷识别。应变模态方法和位移模态方法载荷识

别的最大相对误差分别为 9.8%、19.4%。由计算结

果可知，加入随机干扰后，采用位移方法的载荷识

别误差较大，无法满足工程应用，而采用应变模态

方法的载荷识别仍具有较好的识别精度，表明采用

应变模态方法的分布载荷识别方法具有更好的抗干

扰能力。 

4  结论 

对基于应变模态方法的动态分布载荷识别理论
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进行了研究，通过有限元仿真手段，分别采用应变和

位移模态方法对某型机蒙皮所受分布动载荷进行了

识别。结果表明，基于应变模态方法的飞机蒙皮分布

动载荷识别方法具有较好的识别精度，满足工程应

用。对各个频率下积分矩阵的条件数的计算表明，采

用应变响应进行载荷识别的方法比传统意义上的采

用位移响应进行载荷识别的方法具有更好的数值稳

定性。同时，飞机蒙皮应变响应数据可通过在机身蒙

皮内侧布置应变片进行直接测量，受环境工况的限制

较小，具有很好的应用价值。 
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