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摘　 要：在大攻角飞行等严酷工况下高机动性飞机的一些典型结构，如全动垂尾结构，会发生强烈的

抖振，亟需开展抖振载荷和气动载荷联合作用下的动态疲劳试验。 针对此类试验中抖振载荷的加载

需求，设计研发了“双液压球头＋橡胶板”抖振加载系统与振动台随动加载系统。 该系统通过实时追

踪垂尾变形后的空间姿态，实现了对变形翼面的垂直加载，同时采用低干扰力控技术将加载装置对结

构动力学特性的影响降至最小。 基于具有相同动特性的垂尾模拟件，开展了加载方法的试验验证。
结果表明：文中提出的加载方法可稳定施加低、中、高量级抖振载荷，系统运行可靠且数据完整有效，
验证了其满足全动垂尾动态疲劳试验的技术要求，具有直接工程应用价值，可推广至真实结构的试

验中。
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　 　 在飞机结构试验中，全尺寸飞机的常规疲劳试

验技术已相对成熟。 然而，高机动性飞机在大攻角

飞行状态下，机翼气流分离产生的涡流会剧烈击打

垂尾表面，引发垂尾及后机身结构的抖振现象。 抖

振载荷一般为随机振动载荷，其频谱特性与飞机攻

角、马赫数密切相关，这类瞬态动态载荷叠加气动静

载荷作用时，会导致结构发生动态疲劳破坏［１⁃３］。
传统试验方法因无法复现该复杂载荷组合，难以验

证高机动飞行下的结构损伤模式。 例如，Ｆ ／ Ａ⁃１８ 战

斗机后机身早期试验中，采用“静态加载＋振动加

载”分步实施的方法，因忽略大攻角下涡流引起的

瞬态抖振载荷，导致试验件裂纹出现时间比实际飞

行推迟数百小时。 因此，需开展飞机在抖振载荷与

气动载荷联合作用下的动态疲劳试验，以有效验证

结构耐久性。
现有动态疲劳试验技术存在显著局限性：①附

加质量与刚度影响问题：传统加载方法（如液压作

动筒、刚性夹具）因附加质量和刚度，显著改变了结

构的动力学特性；②静－动载荷耦合的失效：常规试

验多采用“静态加载＋振动加载”分步实施，无法实

现气动载荷与振动载荷的实时同步加载；③变形适

应性不足：传统刚性加载装置，如外力法平衡系统，
在结构变形时无法跟踪翼面姿态调整加载方向，导
致载荷偏离垂直方向或产生附加力矩［４⁃５］。 国外研

究已取得突破性进展，例如：澳大利亚航空与航海实

验室开发了气囊作动器与电磁激振器实时耦合技

术，实现机动载荷与振动载荷同步加载，使试验数据

与飞行数据吻合度提升 ９０％以上；Ｆ⁃２２ ／ Ｆ⁃３３ 垂尾

试验通过气囊模拟机动载荷、电磁激振器覆盖结构

主要模态频率，成功复现大攻角飞行下的损伤模

式［６⁃７］。 相比之下，国内研究虽在局部问题（如复合

材料舱门振动试验、鸭翼静载加载平衡） 取得进

展［８⁃９］，但仍存在以下不足：①缺乏标准化加载方法

与规范，依赖经验调试；②动态耦合技术薄弱，加载

设备对结构动特性干扰显著。
基于上述背景，针对全动垂尾结构动态疲劳试

验需求，本文需同时施加气动载荷（通过定制气囊

装置）与抖振载荷（通过电磁振动台加载）。 抖振载

荷以随机载荷形式施加，其功率谱形状以飞行试验

数据拟合，通过闭环力控系统实现载荷幅值的精准

施加。 然而，耦合加载过程面临以下挑战：①垂尾结
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构在气动载荷作用下变形时，抖振载荷需始终垂直

翼面，且加载设备附加质量 ／刚度需最小化；②系统

需适应垂尾变形后的大角度偏转（＞１０°），同时确保

试验稳定性。 为此，本文提出改进的抖振载荷加载

方法，包括“双液压球头＋橡胶板”加载装置、振动台

随动加载系统及力载荷控制技术。 试验验证表明，
该方法可实现要求频带内±３ ｄＢ 精度的抖振加载，
最大加载能力达 １３．５ ｋＮ，系统运行稳定可靠，为高

机动飞机结构动态疲劳试验提供创新性解决方案。

１　 垂尾模拟件的设计

为了避免调试试验中真实垂尾结构的损伤及破

坏，基于具有相同动特性的垂尾模拟件开展抖振载

荷的加载方法研究。 垂尾模拟件采用分体式结构，
包括盒式主体、安装座、固定框架及立柱［１０］ （见图

１），其振动特性需与真实垂尾一致。

１－盒式垂尾模拟件；２－模拟件安装座；３－固定框架；４－框架立柱

图 １　 垂尾模拟件及其支持结构示意图

有限元分析显示其一阶弯曲（１５．１ Ｈｚ）、一阶扭

转（３５．７ Ｈｚ）和二阶弯曲（５０．６ Ｈｚ）频率满足设计要

求。 扫频试验表明前三阶频率均处于目标频带（频
带Ⅰ：１１ ～ １６ Ｈｚ；频带Ⅱ：０ ～ ３８ Ｈｚ；频带Ⅲ：４７ ～
６８ Ｈｚ）内，验证了模拟件的有效性（见图 ２）。

图 ２　 垂尾模拟件扫频图

２　 抖振载荷加载方法的设计

飞机全动垂尾结构的动态疲劳试验中，抖振载

荷的施加需要始终垂直于垂尾结构。 而垂尾结构由

于气动载荷的施加会发生变形，传统的通过试验夹

具直接传递抖振载荷的方法不可行，为此需要开展

专门针对本试验加载要求的抖振载荷加载方法

研究。
２．１　 “双液压球头＋橡胶板”抖振载荷加载系统

针对垂尾变形下垂直加载需求，本文首先研发

了基于“双液压球头”的抖振加载系统。 该系统通

过机械解耦装置（液压球头）实现加载方向的自适

应调节：每个液压球头允许两端面在任意方向偏转

最大 ５°，当一端固定于振动台时，自由端可随垂尾

变形偏转至 １０°，从而保证结构弯曲 １０°以内时抖振

载荷的垂直加载。

图 ３　 抖振加载系统对比

初期方案采用真空吸盘作为垂尾连接件，其优

势在于不对试验件造成结构损伤［１１⁃１２］。 然而，试验

表明真空吸盘无法在高载荷（ ＞８ ０００ Ｎ）下稳定固

定于加载点，导致激振杆产生显著变形，加载失效。
基于此，本文改进为“双液压球头＋橡胶板”方案：利
用聚氨酯橡胶板与试验件胶接，通过材料柔性和粘

接强度实现高刚度、低干扰的连接，同时避免传统夹

·９８８·



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ４３ 卷

具对结构动力学特性的显著改变。
２．２　 振动台随动加载系统

为解决垂尾结构在大气动载荷作用下变形超出

传统“双液压球头”系统偏转范围的问题，本研究设

计了振动台随动加载系统。 该系统通过实时追踪垂

尾变形后的空间姿态，确保抖振载荷始终垂直施加

于结构表面，同时具备空间五自由度（三轴平移与

两轴旋转）调节能力，以适应复杂变形条件下的载

荷加载需求［１３］，图 ４ 为随动系统控制原理图，图 ５
为随动系统跟随加载示意图。

图 ４　 振动台随动加载系统加载控制原理图

图 ５　 振动台随动加载系统跟随加载示意图

系统的核心设计基于多传感器协同定位与闭环

运动控制，其技术路径如下。
１） 传感器布局与坐标解算

在垂尾加载点附近选取 Δａｂｃ（其质心为实际加

载点 ｄ）， 并在地面布置 ３ 点 Ａ，Ｂ，Ｃ（图 ４ 中固定

点）。 这 ３ 点呈非共线分布以确保空间定位的稳定

性。 每个地面点安装２个拉线位移传感器，共６个传

感器，其出线端分别粘贴于垂尾上的 ａ，ｂ，ｃ 点（图 ５
中虚线示意），形成六边形测量网络。 Δａｂｃ 的边长

（Ｌａｂ，Ｌａｃ，Ｌｂｃ） 为已知固定值，试验过程中通过传感
器实时获取 ６ 组动态距离数据（ＬＡａ，ＬＡｂ、ＬＢｂ 等）。

（１） 空间坐标解算与姿态提取：
运动控制系统基于地面点 Ａ，Ｂ，Ｃ 的已知坐标

（ｘＡ，ｘＢ，ｘＣ） 和传感器数据，构建空间坐标方程组，
解算 ａ，ｂ，ｃ 的实时空间坐标。 结合 Δａｂｃ 的几何约

束，计算其平面法向量（ｎｘ，ｎｙ，ｎｚ） 进而得出加载点

ｄ的空间坐标（三角形质心坐标） 及垂尾表面的法线

方向（图 ５中虚线示意垂尾变形后的曲面状态）。 通

过欧拉角公式提取加载点绕 Ｘ，Ｙ，Ｚ 轴的旋转角度

θＸ，θ Ｙ，θＺ，量化垂尾变形后的姿态变化。
（２） 振动台运动控制与实时同步

运动控制系统将解算得到的加载点 ｄ 坐标及旋

转角度参数发送至振动台运动机构（图 ６ａ）中的多

自由度组件）。 振动台通过三轴平移（展向、航向、
垂向导轨副）与旋转（俯仰摆动、大旋转机构）调整

加载方向，确保激振杆始终垂直于垂尾表面。

图 ６　 振动台随动加载系统示意图

基于以上原理进行振动台随动加载系统设计，
系统由上下固定轴承（黄色）、外框架（蓝色）、提升

框（红色）、振动台框（白色）、航向导轨副、展向导轨

副、垂向导轨副、滑轨、振动机及俯仰摆动装置、大旋

转机构等组成，如图 ６ａ）所示。 在正式垂尾结构动

态疲劳试验中，为保证抖振载荷的完整加载，采用一

对“抖振加载＋振动台随动加载系统”对称的方式进

·０９８·
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行抖振载荷加载，即针对每个垂尾，动态加载系统在

试验中形成一推一退的对称加载方式，如图 ６ｂ）
所示。

３　 抖振载荷加载方法的验证

基于垂尾模拟件，对以上抖振载荷加载方法进

行试验验证，验证试验需要包含以下几个方面：①抖

振载荷的施加方法验证：验证采用的“随动＋双液压

球头＋橡胶板”抖振激励方式在垂尾结构动态疲劳

试验应用的可行性；②抖振载荷的控制方法验证：比
较力载荷控制方式和加速度控制方式的优劣，选择

合适的控制方法进行试验；③抖振载荷加载系统的

整体调试：在要求加载的抖振载荷谱中选取低、中、
高 ３ 组载荷量级进行垂尾模拟件动态疲劳试验，验
证抖振载荷加载系统的加载能力，及整体系统运行

的可靠性和稳定性。
３．１　 抖振载荷的施加方法可行性验证

采用图 ７ 所示“随动＋双液压球头＋橡胶板”抖
振载荷加载系统，按照试验要求顺利完成加载测试，
在加载过程中，抖振加载在垂尾模拟件上无滑动，始
终保持在模拟件垂直方向加载，且没有对垂尾模拟

件造成物理破坏，表明这种加载方式可以达到加载

要求。

图 ７　 采用“随动＋双液压球头＋橡胶板”的
抖振载荷加载系统

３．２　 抖振载荷的控制方法可行性验证

开展垂尾模拟件抖振动态疲劳试验时，采用

“双液压球头＋橡胶板”抖振加载系统在图 ８ 中点 Ａ
处进行激振，要求翼尖点 Ｂ 处加速度响应达到一定

的量值。 加速度响应谱为三窄带组成的 ＰＳＤ 实测

谱，具体形式见表 １，三窄带频率范围覆盖垂尾模拟

件的前三阶频率。

图 ８　 试验加载点和加速度测量点位置

表 １　 加速度控制谱

加速度量级 ／
ｄＢ

加速度响应 ＰＳＤ 值 ／ （ｇ２·Ｈｚ－１）

频带Ⅰ 频带Ⅱ 频带Ⅲ

０ １３．６４ １７．１８ １６．２９

－６ ９．９６ ８．６３ １３．６１

首先选择点 Ｂ 为垂尾模拟件振动试验控制点，
表 １ 加速度 ＰＳＤ 谱为控制谱。 基于垂尾模拟件翼

尖点 Ｂ 加速度响应进行振动控制测试，试验中，当
翼尖振动量级达到－６ ｄＢ 时，加载系统施加的力载

荷已达到系统最大能力（８ ０００ Ｎ），试验被迫中断。
这表明：由于附加质量显著改变了垂尾模拟件的动

力学特性，其固有频率移出目标加载频带。 加载装

置的附加质量与刚度使得垂尾的前三阶固有频率偏

离原始设计频带，需要施加远超系统能力的力才能

激发目标频率范围内的振动响应，因此无法达到所

需的加速度量级。
选择点 Ａ 为垂尾模拟件振动试验控制点，采用

动载荷识别的方法得到点 Ａ 处力载荷 ＰＳＤ 控制谱，
见表 ２，试验正常进行，激振能力达到表 ２ 中 ０ ｄＢ 要

求。 试验正常进行，代表着：
１） 力载荷控制精度达标：在试验全程中，力载

荷控制谱在±３ ｄＢ 范围内稳定跟踪目标谱；
２） 结构应力条件满足：通过动态应变测量系

统，对垂尾根部和翼尖等关键部位的应力响应进行

实时监测。 试验中测得的应力幅值与应力谱密度与

真实飞行环境下的抖振载荷数据吻合；
３） 振动响应频率匹配：垂尾前三阶频率在力控

·１９８·
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制下保持在试验频带内，确保加载能量集中在结构

敏感频带，有效模拟真实飞行中的抖振激励。
表 ２　 力载荷控制谱

力载荷量 ／
ｄＢ

参考力谱均方根值 ／ （ＫＮ２·Ｈｚ－１）

频带Ⅰ 频带Ⅱ 频带Ⅲ

０ １．８ １．２５ ０．５３７

分析试验中力载荷控制方式和加速度控制方式

的不同。 首先对不同加载状态下的垂尾模拟件进行

模态测试，分为以下 ３ 种情况：①加载与垂尾模拟件

不相连；②加载与垂尾模拟件相连，但振动台不通

电；③加载与垂尾模拟件相连，且振动台通电。 测试

结果如表 ３ 所示。
表 ３　 各种状态下垂尾模拟件的模态测试

测量状态
一弯频率 ／ Ｈｚ 一扭频率 ／ Ｈｚ 二弯频率 ／ Ｈｚ

对称 反对称 对称 反对称 对称 反对称

自由状态 １３．０１ １２．８８ ３７．２３ ３８．９７ ５８．４３ ５４．８５

加载相连 ／
振动台不通电

１２．８７ １０．３８ ３０．２９ ３１．９１ ５２．４１ ５５．３８

加载相连 ／
振动台通电

２０．６０ ２１．５９ ５０．１２ ５３．０２

模态测试结果显示：自由状态下，垂尾模拟件前

三阶频率与真实垂尾基本一致，均在试验载荷谱规

定的频率窄带范围内；加载相连 ／振动台不通电状态

下，前三阶频率明显降低，此为抖振加载对模拟件产

生了一定的附加质量造成；加载相连 ／振动台通电状

态下，模拟件模态频率发生较大的偏移，１１ ～ ６８ Ｈｚ
频率范围内仅剩一弯模态（２０ ～ ２２ Ｈｚ）和一扭模态

（４０～５３ Ｈｚ）。
这表明通电状态抖振加载对垂尾模拟件振动特

性影响较大，通过翼尖的加速度响应进行振动控制

时（见图 ９ ａ）），“振动台动圈 ／台面、双液压球头及

橡胶板”完全附加在模拟件上。 这种情况下测试得

到的频率，并非模拟件本身的频率，而是模拟件＋振
动台动圈 ＋激励装置组成的整体系统的频率特

性［１４⁃１５］。 所以，基于翼尖加速度响应进行振动控

制，在激振频率窄带内无法达到试验要求。
为了最大程度减小激振装置对试验件振动特性

的影响［１６］，应采用力控制的方式进行试验（见图 ９
ｂ）），这种情况下，仅有部分加载（单液压球头和橡

胶板）对垂尾模拟件产生一定的影响，前三阶频率

有较小范围内偏移，但依然在试验规定范围内。

图 ９　 ２ 种振动控制方式示意图

３．３　 抖振载荷加载系统的联合调试

基于垂尾模拟件对抖振载荷加载系统进行正式

试验阶段的联合调试（３．２ 节为模拟试验验证阶段，
本节采用真实试验载荷开展验证）。 取试验任务中

３ 种不同量级的典型力载荷加载谱（见表 ４），按照

表中谱形、带宽和量级的加载要求，在振动控制系统

中设定试验控制谱［１７］，采用力传感器控制方式开展

试验，用以验证此次开发的抖振载荷加载装置与方

法。 表 ４ 为垂尾激振施加抖振载荷量值。
表 ４　 垂尾激振施加抖振载荷量值

状态
载荷 ＰＳＤ 幅值 ／ （Ｎ２·Ｈｚ－１）

频带Ⅰ 频带Ⅱ 频带Ⅲ

低 ２．１０×１０５ ６．２２×１０４ ６．４０×１０３

中 １．１５×１０６ ３．４０×１０５ ９．３０×１０３

高 ２．５６×１０６ ７．６０×１０５ ６．００×１０４

试验结果表明：①图 １０～１２ 显示，３ 种量级的力

载荷控制谱（图中蓝色谱线）均在±３ ｄＢ 范围内稳定

跟踪目标谱，验证了加载系统的高精度与可靠性；②
在高量级试验中，系统最大加载能力达 １３．５ ｋＮ（峰
值力），满足真实飞行环境的抖振载荷需求。

·２９８·
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图 １０　 左侧垂尾模拟件低量级　 　 　 　 图 １１　 左侧垂尾模拟件中量级　 　 　 　 图 １２　 左侧垂尾模拟件高量级

载荷力控谱 载荷力控谱 载荷力控谱

　 　 另外，在低量级载荷测试中，通过动态应变数据

采集系统，对垂尾根部典型应变信号进行采集。 从

振动控制开始均衡、初始加载至满量程加载这一过

程中，选取 ２ 个典型应变信号读数随时间全程变化

如图 １３ 所示。 振动量级达到满量程加载时，２ 个应

变片的读数变化范围在－２００ ～ ２００ 之间，与试验前

预估基本一致。 表明垂尾模拟件抖振载荷加载达到

了试验要求，且应变测量系统工作正常，运行稳定

可靠。

图 １３　 试验现场应变信号采集时域图

４　 结　 论

针对飞机全动垂尾结构动态疲劳试验中的抖振

载荷加载需求，本研究提出并验证了“双液压球头＋
橡胶板”抖振加载与振动台随动加载系统。 通过垂

尾模拟件试验，得出以下结论：
１） 振动台随动系统通过实时追踪垂尾变形姿

态，与“双液压球头＋橡胶板”装置协同作用，在大变

形条件下实现了抖振载荷的垂直精准加载，有效解

决了传统方法因结构偏转超限导致的加载失效

问题；
２） 采用闭环力载荷控制策略，有效抑制了加载

装置对垂尾模拟件动力学特性的干扰，保障了试验

数据的准确性与可重复性；
３） 系统可稳定施加低、中、高量级抖振载荷，试

验数据完整可靠，验证了其满足全动垂尾动态疲劳

试验的技术要求，具备直接推广至真实结构试验的

工程实用价值。
本研究为复杂结构动态试验中抖振载荷的精准

施加提供了创新解决方案，具有重要工程应用前景。
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