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摘摇 要: 目的摇 研究某空空导弹发射装置组合振动试验方法。 方法摇 通过振动环境试验得到模拟

弹体和发射装置的振动响应特性,结合发射装置的飞行状态参数提出导弹发射装置的飞行载荷模

拟原则,根据振动特性和载荷设计组合振动试验方法。 结果摇 实现了力学条件和振动联合作用下

发射装置的振动环境试验。 结论摇 采用叠加静载的组合振动试验技术对发射装置组合振动进行

了探讨,更接近发射装置的空中真实情况。
关键词: 振动环境; 响应特性; 飞行载荷; 组合振动

DOI:10. 7643 / issn. 1672鄄9242. 2014. 06. 026
中图分类号: TJ762. 23摇 摇 摇 文献标识码: A
文章编号: 1672鄄9242(2014)06鄄0153鄄06

Research on Combined Vibration Test Method for
the Launcher Equipment of Airborne Missile

CHEN Xiao鄄dong1, DU Xiang鄄hui2, XU Ning3

(1. Air Force Stationed in Luoyang Military Representative Office, Luoyang 471009, China;
2. Naval Aviation Military Representative Office in Luoyang, Luoyang 471009, China;

3. China Research Institute of Air鄄To鄄Air Missiles, Luoyang 471009, China)

ABSTRACT: Objective To study the vibration test method for the launcher equipment of airborne missile. Methods
Based on the vibration environment test, the dynamical responses characteristics of structures on the launch equipment and
the dummy missile were gained. Through comparing the characteristics with the flight data, a simulation principle of flight
loading was developed. A new combined vibration test method was proposed according to the vibration characteristics and
flight loading. Results The vibration environment test of the launcher under the combined effects of mechanical condition
and vibration was realized. Conclusion In the paper, the vibration test technology using the superposition of static loads for
launcher was discussed, which was closer to the air working condition of the launcher.
KEY WORDS: vibration environment; responses characteristics; flight loading; combined vibration

摇 摇 飞机外挂物在实际飞行过程中将承受多种复杂 环境条件的联合作用,如气动载荷、机动载荷、机械
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振动、冲击、噪声、温度、湿度、低气压、盐雾等。 其中

振动载荷严重影响到飞机外挂物结构的疲劳强

度[1—2],同时产生的结构响应作为载荷输入将影响

到飞行器内部的结构和设备。 由于振动载荷作用的

重复性和持久性,加之振动环境本身的复杂性,使其

成为环境条件中相当重要的一种。 据有关资料介

绍,由环境应力引起的破坏分布中,振动引起的问题

占 27% ,航空涡轮发动机使用中的故障有 40%以上

与振动有关[3],导弹飞行中的所有故障和破坏有一

半是因为振动造成的。 振动环境试验作为研究和再

现振动对设备结构作用、考核设备结构耐振动环境

能力的一种试验方法,其原理是将振动台的机械运

动作用于设备,在设备的各结构元件上反映出的是

位移、变形及机械应力,从而以失效或故障的形式暴

露出设备结构设计上的缺陷。
同时,为满足导弹武器系统的安全性要求,不造

成人员、载机、设备的伤亡和损失,以及避免导弹从

发射装置上脱落,还需要保证发射装置的结构强

度[4—5]。 静力试验和常规疲劳试验是目前检验发射

装置结构强度的通用试验手段[6]。
在机动性要求更高、结构承载形式不利的条件

下,保证飞机飞行安全,并满足长寿命、高可靠性、高
生存力和好的维修性是先进飞机对结构强度提出的

总体要求。 先进飞机所具有的推力矢量发动机、大
攻角机动过载、超音速巡航、高速下沉等特征,产生

了先进飞机特有的非定常气动载荷、大惯性载荷、高
声强噪声载荷等,更易造成发射装置结构的破坏。
以往简单地按单一力学条件实施试验验证,已不能

满足现代飞机的使用需求,须采用多力学条件下的

试验技术对发射装置结构进行验证。

1摇 某型发射装置的振动响应特性试验

1. 1摇 试验条件

摇 摇 采用宽带随机振动试验方法,在试验件的实际

安装方向(即垂向)进行振动试验。 试验谱及量值

如图 1 所示,试验时按-12,-10,-8,-6,-4,-2,0
dB 逐级加载(每级对应的加速度军方根值为1. 30g,
1. 64g,2. 10g,2. 67g,3. 41g,4. 27g,5. 31g),每级载

荷振动时间不低于 5 min,并保存各测量点的响应曲

线。

图 1摇 振动试验谱

Fig. 1 Vibration test spectrum

1. 2摇 试验结果

分别在发射装置前挂点、后挂点附近的试验夹

具上选取 1 个点作为控制点[7—8],在发射装置、导弹

上选取若干个点作为测量点,传感器布置位置如图

2 所示。 按试验条件进行试验测试[9—10],试验结果

如图 3 所示。

图 2摇 振动试验中的传感器布置

Fig. 2 Disposition of the sensors in the vibration test

图 3摇 各测点的测量值分布关系

Fig. 3 Relationship between test points of measure values dis鄄
tribution
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1. 3摇 结果讨论

由图 3a 可知,弹体上各测点的加速度响应量值

随激励载荷的增加而增加,但弹体的个别响应小于

激励载荷。 表明作为细长体的导弹弹体为一相对柔

软的弹性体,将部分输入载荷吸收,使得响应量值有

所减弱,对于响应增大的测点则为弹体的振动模态

响应的结果。
由图 3b 可知,发射装置上的振动响应随激励载

荷的增大而增大,靠近前后挂点的 3 个响应测点对

输入载荷的放大较小,而发射装置的前端和后端出

现显著的增大,使得发射装置表现为一个中间支持、
两端自由的双悬臂梁特征。

综合以上两点,并与某飞行状态中的发射装置

和导弹受载分析进行对比,可以看出:空中实际振动

响应均值不为 0,常规地面试验中导弹和发射装置

的振动响应特性与空中实际状态不一致,无法模拟

实际载荷分布情况。 应寻求一种新的试验方式,以
更好地对产品进行地面试验考核。

2摇 综合振动试验

2. 1摇 目的

摇 摇 为更加真实地考核空空导弹发射装置在模拟飞

行载荷条件下发射装置的结构抗振动疲劳能力,开
展静载荷、振动载荷综合作用下的地面振动试验方

法研究,以实现振动应力均值不为 0 的发射装置振

动耐久试验,保障产品的安全性和可靠性。

2. 2摇 发射装置载荷分析

1) 振动载荷。 安装在喷气式飞机上的设备的

振动环境主要来自 4 个方面:发动机噪声对飞行器

结构的激励、沿飞行器结构外部的气动扰流、炮击重

复脉冲压力的激励以及飞行器的机动飞行、气动抖

振、着陆、滑跑等引起的机体结构的振动。 喷气式飞

机组合式外挂的振动环境主要有:正常挂飞和机动

飞行。 正常挂飞振动主要是在飞机携带下经受的振

动;机动飞行振动主要是指飞机做高性能机动飞行

时外挂上引起的振动,机动飞行时振动量值很高。
2) 静载荷。 导弹及发射装置所受静载荷由气

动载荷与惯性载荷两部分组成。 根据某飞机飞行状

态中的发射装置和导弹受载分析,气动载荷中的一

部分以静载作用形式出现,而在过载飞行过程中惯

性力也以静载形式对结构连接点产生力和力矩作

用。 因此,实际飞行过程中发射装置受到振动载荷

和静力载荷同时作用。

2. 3摇 载荷的简化

结合实际使用过程中气动载荷和惯性载荷对机

载外挂物的作用形式,将每次飞行过程中所产生的

常规疲劳问题简化成恒定载荷[11—12],并叠加作用于

整个振动环境试验之中。 将其简化为无静载、中、高
载荷量级等 3 种叠加静载工况,静载的作用时间按

实际使用寿命时间等效到振动环境试验中。

3摇 试验方法

3. 1摇 试验载荷的模拟

摇 摇 试验中的受试组件是指试验样品及连接试验样

品和试验夹具所组成的试验组件,它们在实际飞行

过程中受到振动和气动、过载等载荷的作用。
试验中的振动载荷由电磁振动台提供。 静力载

荷由橡皮绳和胶布带、橡皮气囊、加载板(支架)等

来模拟。 静力载荷可根据载荷情况简化为单点和多

点静载、均布静载和分区域均布静载等多种组合情

况,同时根据其作用于试验组件的位置分为内力试

验法和外力试验法。
1) 振动试验系统对负载的要求。 振动激励载

荷可利用垂直台和水平滑台实现产品三轴向的分别

激励。 由于振动台和水平滑台有承载能力的限制,
因此进行夹具设计时应考虑试验夹具质量和质心对

试验的影响。 为保护振动台系统的正常工作,受试

系统应满足振动台、水平滑台的承载限制,即试验夹

具的质量应满足:
mJ 臆 Fs / grms - mD

移M 臆 Ms (1)

式中:Fs 为振动台实际推力,N;mJ 为夹具的质

量,kg;mD 为振动台动圈的质量+滑台的质量+试件

的质量,kg;grm为控制点试验谱的均方根加速度值,
1 g=9. 8 m / s2;M 为试验夹具和试验样品的质心对

振动台及其滑台产生的力矩,N·m;Ms 为振动台抗
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弯矩能力,N·m。
2) 振动环境的实现。 利用数字式振动控制器

的计算机终端设定并发出的振动试验载荷谱(依据

标准),给振动台功率放大器形成驱动电流,从而使

振动台产生满足要求的运动,并利用实时采集的加

速度(或其他振动信号)反馈给振动控制器,以实现

振动载荷的闭环控制。
3) 静载的模拟。 发射装置和导弹上所受到的

气动载荷及过载在地面试验中可利用静力载荷形式

以其合适的加载装置来模拟,橡皮绳、橡皮气囊多被

用于振动环境试验中其他力学条件的模拟[13]。 主

要是这些加载工具对结构的动力学特性影响较小,
同时施加载荷的方向、大小在试验过程中基本保持

不变,如图 4 所示。

图 4摇 橡皮绳伸长量与外载的关系示意

Fig. 4 Relationship between elongation of elastic rope and ex鄄
ternal load

3. 2摇 试验样品

空空导弹武器系统,包括发射装置、导弹(或模

拟弹)。

3. 3摇 试验夹具

进行静载和振动载荷联合加载试验时,夹具设

计应注意[14—15]:夹具应有足够的刚度和强度,确保

试验正常进行;夹具与试件的安装应模拟试验件的

安装状态和边界条件;静力加载装置应根据载荷的

类型(力、力矩)来设计;试验样品组件的重心(矩
心)应满足振动台试验系统的要求;夹具应便于试

件的安装和试验参数的测量。 此外,静载作为试验

样品组件内力的试验方法适用于小构件或利用大型

振动台来试验振动环境;当静载为外力时,受振动台

系统的限制较少,夹具易设计且质量轻,但必须在试

验中采取反向平衡载荷(力 F 或力矩 M)消除静载

荷对振动台系统的影响。

总之,就空空导弹武器系统在静力载荷作用下

的振动环境试验而言,对其在飞行过程中的受力情

况进行分析可知,整个装置存在单点静力、单点弯曲

力矩及翼面产生的弯曲力矩等多种形式的载荷,应
采用外力施加法进行其振动环境试验。

3. 4摇 加载装置

当试验研究对象为细长体时,试验夹具不仅要

在保证振动台的激励真实地传递给受试构件,试件

与夹具连接部位也应模拟其与飞机机体的连接形式

和连接刚度。 同时为满足振动台推力要求,夹具采

用整体桁架钢结构进行设计和加工,分别包括加载

板(加载支架)、试件与机体连接的模拟件、静力载

荷的加载部件,所有加载方式的实施均在支持的夹

具上完成,并按如图 5、图 6 所示进行试验夹具和加

载装置的设计、加工。

图 5摇 侧向外力加载方式示意

Fig. 5 Loading method schematics of the lateral external stress

图 6摇 垂直内力和扭转内力矩加载方式示意

Fig 6 Loading method schematics of the vertical internal force
and inner torque

图 5、图 6 中加载方式的说明如下所述。
1) 胶布带 /橡皮绳:模拟飞行中的气动力或机

动飞行过程中的惯性过载,通过改变橡皮绳的规格

或多种规格橡皮绳的组合实现载荷的正确施加。
2) 帆布带 /重物:模拟翼面气动载荷形成的对

弹体的扭转力矩,通过确定重物的质量实现载荷的
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正确施加,需在夹具上利用橡皮绳施加反向平衡力

矩。
3) 橡皮绳 /手动葫芦:模拟飞行中试样受到的

弯矩载荷,另需在夹具上利用橡皮绳施加反向平衡

力矩。

3. 5摇 控制点的选择

控制点应选取在发射装置与夹具的连接点附

近。

3. 6摇 试验轴向和持续时间

以振动时间作为总试验时间,静载作用时间按

实际使用过程中出现频次占其使用总寿命的比率等

效到振动试验中。
1) 振动时间:按产品的标准和技术规范进行。
2) 静载作用时间:首先依据飞行任务剖面归纳

发射装置和空空导弹所受外力载荷严酷的阶段和受

载状况,以及它们占总飞行时间的比率,依次确定在

振动试验中 3 种载荷的组合形式、大小及它们的作

用时间。

3. 7摇 试验方法

根据发射装置结构部件实际受载的特点,静载

条件应采用系统外力为主,并按需求设置系统内力,
以减少受试系统的质量,选取垂直激励方式实施,以
实现力学条件和振动联合作用下飞机结构的振动环

境试验。
试验按照标准或规范要求的振动试验要求进

行。

4摇 结语

目前,叠加静载的组合振动试验技术已在多项

飞机结构件的振动环境试验中得到广泛应用。 其中

多将部分气动载荷和惯性载荷简化为静载,按飞行

状态等效为无静载、中、高载荷量级等 3 种静载工

况,静载的作用时间按实际使用寿命时间等效到振

动环境试验中。
机载外挂物在空中实际振动响应均值不为 0,

常规地面试验中导弹和发射装置的振动响应特性与

空中实际状态不一致,无法模拟实际载荷分布情况。
对于发射装置的组合振动试验,应在上述方案基础

上进行广泛深入的研究,以提出更为合理静力施加

方案,从而获得更为有效振动考核试验技术。
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