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载荷校准自动加载系统振动分析

贾天娇，高 尚，张海涛

（中国飞行试验研究院，西安 710089）

摘 要：采用液压自动协调加载系统，在飞机载荷校准试验中出现振动现象，并伴有较大声响，直接影响到人机安

全。通过时域分析和频域分析方法，对大展弦比柔性机翼六点对称协调加载过程中的载荷数据进行分析，总结试验系

统振动特点，重点研究试验件结构刚度、自动加载系统PID参数以及加载时间等影响试验系统协调性的关键因素，并根

据工程经验给出PID参数取值范围。结果表明载荷校准试验件结构刚度较小时，作动器之间的协调性变差，自动加载

系统容易发生低频振动，而适当延长加载时间，降低加载速率，能够安全有效地防止振动发生。
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Abstract : Vibration and loud noise occur in aircraft load calibration tests when using automatic hydraulic loading

system, which will directly affect security of aircraft and the testing workers. The load data of the system vibration during

six-point symmetrical coordinated loading process of a high aspect ratio flexible wing is analyzed in both time domain and

frequency domain. And the vibration characteristics of the test system are summarized. The key factors affecting the

coordination of test system, such as the rigidity of the tested components, PID parameters of auto- loading system and the

loading time, are studied in detail. The range of the PID parameters is provided based on the engineering experience. The

results show that when structural stiffness of the load calibration test components is low, the coordination among the

actuators becomes poor and the low frequency vibration of the auto- loading system may appear very easily. This low-

frequency vibration can be prevented effectively by prolonging loading time and reducing the loading rate.
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载荷校准是对应变测试改装后的飞机结构进行

试验加载，在达到校准目的的同时，必须保证试验飞

机的安全 [1–2]。载荷校准试验正常进行时，通常可视

为准静态试验。试验中加载载荷模拟飞行载荷的真

实程度和载荷量级大小是影响载荷校准试验结果精

度的最主要因素之一 [3]，而多点加载不但能够提高

每个载荷工况的加载面积和加载量级，而且能够设

计出与飞行中飞机受载情况更加接近的载荷工况，

使飞行载荷测量更加准确 [4–5]。目前，自动控制多点

协调加载技术在飞机复杂结构载荷测量中发挥了重

要作用。
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统 [6]，以准载荷为负反馈的闭环控制方式，可以实现

用位移或载荷命令对试验现场所有作动器进行协

调、统一控制，对试件或试验机施加压向/拉向载

荷。此前，采用该液压自动协调加载系统已先后完

成各类飞机部件载荷校准试验多次，试验涉及机翼、

平尾、垂尾、机身、起落架等测载部件，均未发生振动

现象。然而，某型飞机机翼载荷校准试验时，在进行

协调加载的过程中出现振动。载荷校准试验飞机为

全状态在飞飞机，对试验安全有极高的要求，校准试

验中不允许有任何的载荷超限或意外损伤 [7]，试验

中出现的振动会直接影响到人机安全。

1 机翼载荷校准试验

1.1 机翼加载点分布

某型飞机，其机翼结构特点为典型的大展弦比
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双梁结构。试验前，根据测载对象的结构特点、所测

载荷的理论分布及应变计改装位置等，在翼面上选

择合适的加载点位置，左、右翼面加载点位置对称，

并确定每个加载点上应加的校准载荷的最大值。尽

量把加载点选在能承受较大局部载荷的部位上，例

如翼梁和翼肋的交点处。本次机翼载荷校准试验共

有20个加载点，具体分布如图1所示。

图 1 右机翼加载点分布

1.2 校准试验加载

校准试验一般应分级加载，先是由零载等增量

地加载到最大载荷，然后逐级卸载到零载荷。这样

的加载和卸载过程，称为加载循环。一个加载循环

的加载级数一般为 4～6级。为减小结构弹性滞后

引起非线性的影响，每个加载点在正式获取试验数

据之前，应进行1～2次的预加载。各加载点的正式

校准加载要进行2～3个加载循环。

对于本次试验，加载时左右机翼对称加载点同

时施加相同量值的校准载荷，加载过程应平稳进行。

加载过程分阶段进行，如图2所示。

图 2 校准试验加载过程

（1）预加载

每种载荷工况上，首先施加预加载，预加载的目

的是检查整个试验系统是否处于良好状态并消除间

隙。试验前应检查和记录试验件的原始缺陷。加载

到欲试载荷时，应通过应急卸载，检查应急卸载装置

的可靠性和各加载点卸载过程中的协调性。

（2）正式加载

预加载完成后，每种工况正式加载重复 2个循

环，即第一循环和第二循环，验证数据的重复性和有

效性。正式加载时按20 %、40 %、60 %、80 %、100 %

校准载荷分 5级进行，到达每级载荷后保持一段时

间，到达 80 %校准载荷时保载，待试验安全检查人

员完成飞机、加载系统、约束等目视检查后方可继续

进行。

2 自动加载系统振动分析及控制

2.1 六点协调加载试验系统振动特性

机翼六点协调加载，加载点为7、8、9、10、11、12，

如图 1 所示。左机翼（LW）和右机翼（RW）对称加

载，各加载点的目标载荷如表1所示。试验时，预加

载、正式加载第一循环均正常进行，在正式加载第二

循环进行到逐级卸载100 %至80 %的下降阶段时发

生振动现象，同时伴有较大响声。

表 1 六点协调加载试验载荷

加载点位置

目标载荷/kN

7

7.8

8

6.6

9

9

10

9

11

15

12

14.4

分析发生振动时 15 s内的载荷数据，左右两侧

六个加载点位置处的载荷时间历程曲线如图 3

所示。

图 3 六点协调加载试验载荷曲线

由此可知，左、右两侧六点载荷均呈周期性振

动。左侧六点振幅远大于右侧六点振幅，且其振动

比右侧提早发生近3 s，右侧加载点的振动为被动响

应。此外，左侧 11号加载点的振动幅值最大，其振

动发生后幅值迅速增大至18 kN，并在第10 s触发应

急卸载。
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本试验系统静态作动器的工作频率范围为 10

Hz以下，超过 10 Hz就有可能引起振动。而图 4结

果表明，左侧六个加载点位置处振动的特征频率为

10.5 Hz，显然已超出静态作动器的工作频率范围。

图 4 左侧振动频率

然后，取先发生振动的左侧六点3.5 s到5 s时间

段内的载荷数据进一步分析，如图 5所示。可以看

到，在 t0=4.11 s时刻左侧 12号加载点最先出现明显

波动，并在 t1=4.17 s时刻率先开始振动。紧接着，左

侧其余五个加载点相继开始振动。左侧六个作动器

之间的协调性已经破坏。

图 5 左侧振动起始点

2.2 系统振动主要影响因素

2.2.1 试验件结构刚度

此前，采用该液压自动协调加载系统进行了多

次刚度梁调试试验和多型飞机部件载荷校准试验，

均未发生振动。相比而言，本次试验对象为大展弦

比机翼，该类结构柔性大，刚度较小（机翼弯曲刚度

如图 6所示），在进行载荷校准试验时，各加载点位

置会沿着加载方向发生较大的位移，使得作动器之

间的协调性变差，造成载荷上升过程“此起彼伏”的

不同步现象，进而引发加载系统振动。

图 6 机翼刚度计算结果示意图

而且试验还发现，靠近机翼根部的加载点 15－

20（图 1），无论单点还是多点协调加载均无振动发

生。由此亦可知，越靠近机翼根部，刚度越大，自动

加载系统协调性较好，不易发生振动；相反，机翼中

部至翼尖刚度减小，易发生振动。

2.2.2 系统参数PID值

影响作动器受控性的三个参数，比例因子P、积

分因子 I、微分因子D，控制命令的响应速度、跟随性

和稳定性。

（1）随着P值增大，误差逐渐减小并且反馈信号

越来越接近命令值。P值过低会使系统变得响应迟

缓，提高P值能够提高系统响应速率，但P值过高会

引起系统不稳定。

（2）I值决定反馈信号准确地趋近预定命令水

平所消耗的时间。提高 I值能增加系统的响应速率，

I值过高会引起低频摆动或震荡。

（3）适当的D值能够使系统平静地运行，D值太

高会引起高频的不稳定性。

根据经验，载荷校准试验P值在0～10之间，I值

在 0～1.0 之间，D 值多数为 0，极个别情况取值在

0.01，甚至更小。合理的PID值设置，有利于保证作

动器受控性和协调性良好，但对系统振动来说效果

有限。

2.2.3 加载时间

机翼载荷校准试验主要以载荷控制为主，加载

工况共51个，如表2所示。试验时，每一级加载对应

的时间参数设置直接影响到试验安全。

表 2 机翼试验工况

加载点数（单侧）

工况数量

单点

20

两点

14

四点

6

六点

9

八点

2

总计

51

44
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（1）自动协调加载系统振动发生的时间不确

定，在预加载、正式加载的第一循环和第二循环均有

可能发生；而且，按照试验进程，即使预加载和第一

循环已经顺利实施，在第二循环时仍有可能发生

振动；

（2）自动协调加载系统振动大多发生在加载上

升阶段，卸载下降阶段也有可能发生；

（3）根据以往试验经验，上升阶段加载时间取

15 s，下降阶段卸载时间取10 s ，满足试验要求。但

在本次试验中，当上升阶段加载时间小于20 s，下降

阶段卸载时间小于 10 s时，由于时间过短，无论单

点、多点工况时自动协调加载系统都有可能发生振

动；当上升阶段加载时间取值在 20 s～50 s之间，下

降阶段卸载时间取值在 10 s～30 s之间时，单点、两

点工况时自动协调加载系统均无振动发生，但六点

工况时系统容易发生振动；当上升阶段加载时间不

小于50 s，下降阶段卸载时间不小于30 s时，即使六

点、八点工况也安全完成，自动协调加载系统无振动

发生。

同一加载工况，载荷量级大，即目标载荷大，则

试验精度高，与此同时加载速率也大，对避免自动协

调加载系统振动不利。但为了保证试验精度，不能

降低目标载荷，此时，只能通过延长加载时间来降低

加载速率，防止振动。然而，当上升阶段加载时间从

20 s增加到 50 s，下降阶段卸载时间从 10 s增加到

30 s 时，完成一个工况所需的时间也由原来的 12

min延长至 30 min，整个试验周期拉长。因此，时间

参数并非越大越好，试验安全和效率须兼顾。

4 结 语

本文对载荷校准试验中出现的自动协调加载系

统振动问题进行了分析研究，提出了安全有效的解

决方案，积累了宝贵的试验经验，并为后续相关试验

提供了参考。
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