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摘 要：基于应变信息的飞机机翼结构形态重构技术，可为“仿生式机翼”的气动外形、气弹特性以及隐身性能控制提供数

据支撑。为实现对飞机机翼的变形监测，本文提出一种基于三节点逆有限元法和应变信息采集的形态重构方法，并给出

相应的光频域反射型分布式光纤传感器布局形式。首先，建立飞机机翼简化模型，开展基于有限元分析结果的形态重构

方法仿真验证。其次，构建基于分布式光纤传感器的机翼简化模型应变监测与形态重构试验系统。研究表明，自然下垂

工况下，机翼简化模型形态重构相对误差平均值约为4.01%；弯扭组合工况下，机翼简化模型形态重构相对误差平均值约

为6.34%。本文所提方法适用于不同载荷工况下飞机机翼变形监测，能够为可变体机翼形态调控与机载共型天线相位补

偿提供帮助。
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飞机在飞行过程中会受到气动载荷作用，严重时遭

遇湍流会使飞机机翼变形过大失稳，最终坠毁[1-3]。由于

三节点壳单元适用于大尺寸比薄板结构，本文提出了一

种基于应变函数三节点壳单元逆有限元法的机翼形态重

构方法。

目前，飞机机翼结构变形测量方法主要有激光扫描

测量法、立体视觉测量法等非接触式测量法[4]。非接触式

测量设备通常被安装在机翼表面，无疑会对机翼的气动

性能产生影响，增加飞机负载[5]。上述方法不仅存在测量

盲区，测量过程繁琐，而且存在易受到工作环境影响等局

限性。相比于非接触式测量法，接触式测量主要是通过

获取被测结构表面应变信息完成变形测量的。分布式光

纤传感器集数据传感和数据传输于一体，具有较高空间

分辨率和更大的动态范围、抗电磁干扰能力强等独特优

点[6]，适用于飞行状态机翼关键部位应变信息采集。将光

纤传感技术和变形重构方法相结合，可以实现机翼变形

姿态监测与反演。

Huang Jisi 等[7]首次提出模态叠加理论，构建出被测结

构形态—应变转换矩阵，通过简支板静载试验验证了算法

的可行性。但该方法取决于有限元模型准确度和被测结

构材料属性。Albanesi 等[8]采用 300 个应变传感器，采集薄

板表面应变信息，通过 Ko 位移理论对薄板变形进行重构。

但该方法需要考虑载荷条件，只适用于纯弯载荷工况。

2001 年 Tessler 等[9]提出逆有限元法（iFEM），该方法基于

最小二乘方法求解被测结构实测应变与理论应变之间的

误差函数，进而求解出结构的形态信息。Papa 等[10]选用无

人机系统（UAS）固定翼作为研究对象，获取机翼表面应变

实施响应，再通过逆有限元法实现被测结构形态重构。付
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书山等[11]针对机翼蒙皮变形动态监测需求，研究了基于三

节点逆有限元法的蒙皮变形重构方法。张科[12]针对自适

应变形机翼的主要构型和承力单元鱼骨结构，结合四节点

逆有限元法，提出了结构位移分段叠加逆向有限元变形重

构方法。

逆有限元法只需获取被测结构静态或动态应变响应

信息，无需材料属性、载荷类型等先验知识[13]，因此对于

飞 行 服 役 工 况 下 的 机 翼 变 形 重 构 具 有 较 好 的 工 程 适

用性。

基于上述分析，本文提出一种基于三节点壳单元逆

有限元法和分布式光纤传感器的机翼形态重构方法。从

数值仿真与试验两个维度，开展针对相关形态重构算法

的功能验证。

1 三节点壳单元逆有限元法形态重构方法
1.1 三节点壳单元形函数构建

三节点壳单元形函数采用面积坐标插值求解，该插值

方法建立在面积坐标基础上，利用面积坐标建立子三角形，

如图 1 所示。

A、B、C 为三角形单元三个顶点，坐标分别为(xa,ya)、(xb,

yb)、(xc,yc)，O 为单元内任意一点。将点 O 分别与三个顶点

相连成三个子三角形，面积分别为 SA、SB 和 SC，三角形单元

面积为 S。

三角形单元形函数表达式为[14] 
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其中，ai、bi和 ci的具体表达式为
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ci = xj yk - xk yj

（2）

式中，i=A,B,C，j=B,C,A，k=C,A,B。三节点壳单元的三个形

函数并不完全独立，且具有以下约束

∑Ni =1, ∑Mi =0 ∑Li =0 （3）

1.2 三节点壳单元形态向量求解

三节点壳单元内每个节点包括 6 个自由度，分别为平

动自由度 u、v、ω及转动自由度 θx、θy、θz。单元内任意一点

形态分量可表示为[15]
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（4）

逆有限元法通过理论应变 ε与实际应变 εe 的最小泛函

来构造误差函数Φ[16]

Φλ
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2
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2
+ λ g(u)- g ε 2

（5）

式中，e(u)为面内拉伸压缩应变分量；k(u)为面内弯曲应变

分量；g(u)为横向剪切应变分量（可忽略）；λ为一个固定值

罚参数[17]。

运用三节点逆有限元法进行计算时，需要获取结构上、

下表面同一位置 0°、90°以及 45°方向的应变分量，分别为

ε0、ε90以及 ε45，则被测结构面内拉压应变 εe、弯曲应变 εk可表

示为
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1
2
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式中，“+”表示被测结构上表面；“-”表示被测结构下表面；h 为

结构表面到中性层的距离；γ为切应变；由 ε0、ε90以及 ε45求得。

当误差函数Φ取最小值时，认为此时模型最能反映出

结构的变形情况，化简并整理结果为

Ke•qe=f e （7）

式中，Ke为三角形壳单元的伪刚度矩阵；f e是三节点壳单元

的伪载荷列阵。代入边界条件对伪刚度矩阵 Ke加以修正，

通过求逆便可得到三节点壳单元节点位移矢量 qe。

三节点壳单元对被测结构边界形状的适应性较好，能

够减少离散误差。随着网格逐渐细化，形态重构误差将逐

渐减小。

图 1　三节点壳单元面积坐标示意图

Fig.1　Three-node element area coordinate diagram

（6）
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2 机翼简化模型构建与仿真验证
2.1 机翼简化模型构建及网格单元划分

利用仿真软件开展机翼模型有限元数值仿真分析，为

简化计算过程，将机翼结构简化成矩形薄板。矩形薄板长

为 700mm，宽为 450mm，厚度为 1mm，如图 2 所示。

机翼简化模型材质为结构钢，弹性模量 E=210GPa，泊

松比 μ=0.3。模型边界条件为单边固支，依次在自由端施

加纯弯载荷、纯扭载荷。

利用三节点壳单元将机翼简化模型划分成 7×6 个网

格单元，如图 3 所示。设置三条验证路径，分别为路径

ab、路径 cd 以及路径 ef。路径 ab 上验证点为 1#~7#，路径

cd 上验证点为 15#~21#，路径 ef 上验证点为 36#~42#。图

3 中绿色实心圆点表示验证点，红色实心圆点表示传感器

测点。

从仿真结果中提取所有传感器测点处的三向应变值

ε0、ε90 以及 ε45，代入逆有限元算法，计算 1#~42#验证点对应

的变形值。在此基础上，将形态重构结果与作为真值的数

值仿真结果进行对比，验证该算法的可行性。

2.2 纯弯载荷工况形态重构效果仿真验证

机翼简化模型边界条件采用单边固支，自由端施加力

载荷，方向沿 z 轴正向，大小为 1N。纯弯载荷工况下，机翼

简化模型边界条件与载荷条件如图 4 所示。

纯弯载荷工况下，机翼简化模型形态仿真云图如图

5 所示。从图 5 中可以看出，沿图示 x 方向变形量呈线性

变 化 ，机 翼 自 由 端 处 形 态 变 化 量 最 大 ，幅 值 约 为

14.53mm。

选取路径 cd 上 15#~21#验证点所对应的形态仿真值作

为真实值，将其与由逆元法重构所得的形态值进行对比

见表 1。

从表 1 可以看出，路径 cd 上基于逆有限元法的形态重

构相对误差平均值为 1.67%，均方根误差约为 0.02mm。机

图 2　机翼简化模型有限元模型（单位：mm）

Fig.2　Finite element model of wing simplified model(Unit:mm)

图 3　机翼简化模型网格单元划分方案

Fig.3　Mesh element division scheme of wing simplified model

图 4　纯弯载荷机翼简化模型边界条件与载荷条件

Fig.4　Boundary conditions and load conditions of simplified

    wing model under pure bending load

图 5　纯弯载荷下机翼简化模型形态仿真云图

Fig.5　The shape simulation cloud diagram of wing simplified

 model under pure bending load                         
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翼固支边处相对误差较大，沿长度方向误差逐渐减小。

2.3 纯扭载荷工况形态重构效果仿真验证

机翼简化模型采用单边固支，自由端两个节点处分别

施加力载荷 F1和 F2，大小均为 3N。F1方向与 z 轴正向相同，

F2方向与 z 轴负向相同。纯扭载荷工况下，机翼简化模型边

界条件与载荷条件如图 6 所示。

3N 纯扭载荷工况下，机翼简化模型形态仿真云图如图

7 所示。从图 7 中可以看出，沿图示 x 方向机翼简化模型变

形量呈反对称分布，最大变形量发生在载荷加载点处，幅值

约为 51.74mm。

选取路径 ab 上 1#~7#验证点所对应的形态仿真值作为

真实值，将其与由逆有限元法重构得到的形态值进行对比，

具体误差情况见表 2。

从表 2 可以看出，路径 ab 上基于逆有限元法的形态重

构相对误差平均值为 1.59%，均方根误差约为 0.14。

选取路径 ef 上 36#~42#验证点所对应的形态仿真值作

为真实值，将其与逆有限元法重构所得的形态值进行对比，

具体误差分布见表 3。

从表 3 可以看出，路径 ef 上基于逆有限元法的形态重

构相对误差平均值为 1.60%，均方根误差约为 0.13。

3 形态监测与重构实验系统搭建
3.1 机翼简化模型网格单元划分

选取与 2.1 节相同形状尺寸的铝合金板作为机翼简化模

型，开展基于三节点壳单元逆有限元法的形态重构方法试验

验证。机翼简化模型尺寸及网格划分方案如图 8 所示。

将试验所用壁板划分成 2×7 个三节点单元，选取三条

验证路径，每条路径上设置 4 个验证点。图 8 中，红色实心

圆点表示各单元传感器测点位置，绿色星形标志表示验

证点。

3.2 分布式光纤应变传感原理及布局

光频域反射型分布式光纤传感器具有较高的空间分辨

率[18]，能够实现高密度应变信息采集。经过光纤耦合器的

光源被分为两束。瑞利散射光与参考光经耦合器作用，产

生拍频信号，光电探测器接收拍频信号后便可得到相关应

变信息[19]，如图 9 所示。

基于逆有限元原理的机翼简化模型光频域反射型

（OFDR）分布式光纤传感器布局方案示意图如图 10 所示。

表1 路径cd上各验证点形态重构误差情况

Table 1 The shape reconstruction error of each

verification point on path cd 

验证点

仿真值/mm

重构值/mm

相对误差/%

15#

0.44

0.42

4.65

16#

1.63

1.58

2.67

17#

3.44

3.38

1.69

18#

5.75

5.69

1.12

19#

8.45

8.38

0.79

20#

11.42

11.35

0.61

21#

14.48

14.46

0.19

图 6　纯扭载荷机翼简化模型边界条件与载荷条件

Fig.6　Boundary conditions and load conditions of simplified

wing model under pure torsion load                 

图 7　纯扭载荷下机翼简化模型形态仿真云图

Fig.7　The shape simulation cloud diagram of wing simplified

model under pure torsional load                       

表2 路径ab上各验证点形态重构误差情况

Table 2 The shape reconstruction error of each

verification point on path ab 

验证点

仿真值/mm

重构值/mm

相对误差/%

1#

2.96

2.83

4.39

2#

9.40

9.28

1.29

3#

17.22

17.04

1.06

4#

25.62

25.35

1.03

5#

34.25

33.88

1.08

6#

42.97

42.48

1.13

7#

51.74

51.12

1.19

表3 路径ef上各验证点形态重构误差情况

Table 3 The shape reconstruction error of each

verification point on path ef 

验证点

仿真值/mm

重构值/mm

相对误差/%

36#

-2.9

-2.8

4.4

37#

-9.4

-9.3

1.3

38#

-17.2

-17.0

1.1

39#

-25.6

-25.4

1.1

40#

-34.3

-33.9

1.1

41#

-42.9

-42.5

1.1

42#

-51.7

-51.1

1.2
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布局方案包括三条传感通道，通道 1 所在路径与 x 方向

平行，用于监测机翼简化模型 0°方向应变；通道 2 所在路径

与 y 方向平行，用于监测模型 90°方向应变；通道 3 所在路径

与 x 方向成 45°，用于监测模型 45°方向应变。

3.3 形态监测与重构实验系统

基于 OFDR 分布式光纤传感器和逆有限元原理的机翼

简化模型形态监测与重构实验系统如图 11 所示。

将机翼简化模型单端固支在试验台架上，自由端处采

用顶杆施加载荷，使模型发生弯扭变形。将多普勒激光测

振仪所测形态值作为真实值，与由逆有限元法重构得到的

形态值进行对比。

4 试验结果与讨论
4.1 自由下垂纯弯工况形态重构效果

将机翼简化模型单边固支于试验台架上，结构自由端

不施加任何载荷。机翼简化模型由于自重作用，处于自然

下垂纯弯工况，如图 12 所示。

将 OFDR 分布式光纤传感器监测所得的应变数据代入

逆有限元算法，重构得到自然下垂工况对应的机翼变形重

构云图，如图 13 所示。从图 13 中可以看出，自然下垂工况

下，机翼模型发生纯弯变形。

选取图 8 所示的三条路径上各验证点对应的形态重构

值，与多普勒激光测振仪实测形态真实值进行对比，结果如

图 8　机翼简化模型网格单元划分方案

Fig.8　Mesh element division scheme of wing simplified model

图 9　OFDR 分布式光纤传感器基本原理

Fig.9　The basic principle of OFDR distributed optical

fiber sensor                                            

图 10　机翼简化模型分布式光纤传感器布局

Fig.10　Distributed optical fiber sensor layout scheme for

 simplified wing model                             

图 11　机翼简化模型形态监测与重构试验系统

Fig.11　Wing simplified model shape monitoring and

reconstruction experimental system

图 12　自然下垂试验工况

Fig.12　Natural droop experimental conditions
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图 14 所示。

各验证点形态重构相对误差情况如图 15 所示。自然

下垂工况下机翼简化模型形态重构相对误差平均值为

4.01%，均方根误差为 1.06。

4.2 弯扭组合工况下形态重构效果

将机翼简化模型单边固支于试验台架上，结构自由端

采用顶杆顶起，使其处于弯扭组合工况，如图 16 所示。

将 OFDR 分布式光纤传感器监测所得的应变数据代入

逆有限元算法，重构得到弯扭组合工况对应的机翼简化模

型变形云图，如图 17 所示。

选取图 8 所示三条路径上各验证点对应的形态重构

值，与多普勒激光测振仪实测形态真实值加以对比，结果如

图 18 所示。

从图 18 中可以看出，该试验工况作用下，结构发生明

显扭转变形。路径 1 上最大变形量约为 58.51mm，路径 2 上

最 大 变 形 量 约 为 65.63mm，路 径 3 上 最 大 变 形 量 约 为

72.97mm。

弯扭组合工况下各验证点机翼形态重构相对误差如图

19 所 示 。 机 翼 简 化 模 型 形 态 重 构 相 对 误 差 平 均 值 为

6.34%，均方根误差为 0.85。

图 16　弯扭组合试验工况

Fig.16　Bending-torsion combination experimental conditions

图 14　自然下垂工况下机翼形态实测值与重构值对比

Fig.14　Comparison of measured values and reconstructed

                  values of wing shape under natural droop conditions
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图 15　自然下垂工况下形态重构相对误差曲线

Fig.15　The relative error curve of shape reconstruction under

natural droop condition                                

图 13　自然下垂工况下机翼形态重构云图

Fig.13　Wing shape reconstruction cloud map of natural

droop condition                                    
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5 结论
针对飞机机翼变形监测需求，本文提出一种基于平面

三节点壳单元逆有限元法的形态重构方法。采用光频域反

射型分布式光纤传感器，构建了机翼简化模型形态监测与

重构系统，并在不同载荷工况下验证了该方法的可行性。

研究结果表明，单端固支自然下垂工况下，机翼简化模

型形态重构相对误差平均值为 4.01%；单端固支弯扭组合

工况下，形态重构相对误差平均值为 6.34%。

本文所提方法不受有限元模型建模精度的影响，无须

考虑结构材料参数和外界载荷信息，能够获取被测结构近

似全局变形信息，具有较好的工程适用性。
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Reconstruction Method of Wing Shape Based on Three-node Inverse Finite 
Element Method and Optical Fiber Sensor
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Abstract: The shape reconstruction technology of aircraft wing structure based on strain information can provide data 

support for the aerodynamic shape, aeroelastic characteristics and stealth performance control of ‘bionic wing’. In 

order to realize the deformation monitoring of aircraft wings, this paper proposes a morphological reconstruction 

method based on three-node inverse finite element method and strain information acquisition, and gives the 

corresponding layout form of optical frequency domain reflective(OFDR) distributed optical fiber sensor. Firstly, a 

simplified model of aircraft wing is constructed, and the simulation verification of morphological reconstruction method 

based on finite element analysis results is carried out. Secondly, an experimental system for strain monitoring and 

shape reconstruction of simplified wing model based on distributed optical fiber sensor is constructed. The results 

show that the average relative error of the shape reconstruction of the simplified wing model is about 4.01% under the 

natural droop condition. Under the combined bending and torsion conditions, the average relative error of the shape 

reconstruction of the simplified wing model is about 6.34%. Therefore, the method proposed in this paper is suitable 

for aircraft wing deformation monitoring under different load conditions, which can provide help for morphing wing 

shape control and airborne conformal antenna phase compensation.

Key Words: inverse finite element method; simplified wing model; OFDR; distributed optical fiber sensor; 

morphological reconstruction
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