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摘要 为了分析某型运输机机身尾段增稳结构根部频繁出现裂纹的原因，基于有限元模态分析理论的随机振动响

应计算方法，通过逆向工程提出了利用飞行实测振动谱对增稳结构进行虚拟激励，得到结构理论计算的随机振动

响应值。根据实测振动数据计算结果与理论分析，发现该型飞机增稳结构根部裂纹形成的原因为飞行中部分时段

增稳结构已经出现共振或接近共振状态，在共振放大作用下增稳结构根部生成危害飞机飞行安全的裂纹。该分析

结果为运输机类飞机增稳结构后续改进和优化设计提供理论参考和数据支持。
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引 言

模态分析是一种研究结构动力特性的方法，是

系统辨别方法在工程振动领域中的应用［１］
。文献［２］

论述了复杂结构动力学问题的求解方法，指出了分

析复杂结构最基本的指导思想是“先修改后复原”，

对动态结构算法作了论述。２０世纪６０年代初，Ｈｕｒ

ｔｙ
［３］和Ｇｌａｄｗｅｌｌ

［４］奠定模态综合分析技术以来，结构

动态分析方法已广泛应用于航天航空和各种大型工

程领域，是一种复杂结构建模与分析的有效方法。

目前，结构静、动态试验仿真技术是在计算机上

进行虚拟动态试验的仿真技术［５］
，采用部件试验与

缩尺模型试验和总体综合分析相结合的方法，在计

算机上模拟总体结构真实试验状态进行动力学分

析，在计算机终端显示结构的运动、变形与应力，代

替实际尺寸结构静力试验和振动试验，把一个复杂

试验用一系列局部的小型试验利用计算机综合仿真

技术来代替。目前为止，静力试验仿真技术研究较为

成熟，而结构动力学中复杂结构系统的随机振动响

应的研究进展比较缓慢，由于复杂结构建模技术困

难，带间隙结构分析技术和非线性结构分析技术一

直没质的突破等；因此，通过现有成熟技术实现振动

试验仿真有重要的工程应用价值［６］
。

某型运输机为了增加飞行的稳定性，在机身尾

段增加了增稳结构，其处于气流分离面的根部，频繁

出现裂纹，形成安全隐患，影响飞机飞行安全
［７８］
。

笔者通过逆向工程，利用实测振动谱对研究的

增稳结构进行虚拟激励，得到结构理论计算的随机

振动响应值，将理论计算结果与结构的实测值进行

对比分析，推断增稳结构出现结构破坏裂纹的原因，

优化增稳结构设计。

 材料属性

大型运输机的增稳结构采用复合材料夹层的设

计，外层为铝合金蒙皮，内层为玻璃钢材质复合材料

承载层，该层有单向层和４５°层，增稳结构材料构成

如图１所示。

图１ 增稳结构组成

单向层和４５°层都为正交各向异性材料，沿同一

方向铺设相同的单层具有３个独立的弹性常数
［９］
，

沿主轴方向的应力应变关系为
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其中：爠爧，爠爴，爢爧爴分别为单向层的展向弹性模量、径

向弹性模量和剪切弹性模量；牣爧爴，牣爴爧为泊松比。

在求解增稳结构的振动特征值方程时，应按正

交各向异性材料参数计算刚度矩阵。

复合材料的力学特性为正交各向异性，蒙皮内

承载单向层材料常数参数为：弹性模量爠爧＝４２６×

１０
９
Ｐａ，爠爴＝１６５×１０

９
Ｐａ，爢爧爴＝５５×１０

９
Ｐａ，泊松比

为０２２。４５°层材料常数参数为：弹性模量爠爧＝１７５

×１０
９
Ｐａ，爠爴＝１７５×１０

９
Ｐａ，爢爧爴＝３６×１０

９
Ｐａ，泊松

比为０１４。增稳结构蒙皮厚度为１ｍｍ，增稳结构厚

度为５０ｍｍ，由于蒙皮材料相对于增稳结构的承载

部分厚度较薄，为了分析计算增稳结构蒙皮材料对

整体增稳结构各阶模态的影响，通过ＡＮＳＹＳ分别

对单独增稳结构内部的承载部件和增稳结构蒙皮加

内部复合材料的方式计算增稳结构模态，如表２所

示。通过表２的计算结果可知，虽然蒙皮材料很薄，

但对整体的增稳结构模态的影响很大，因此在计算

增稳结构的整体模态时应包含蒙皮，计算时增稳结

构整体根部与飞机机身连接处采用固支约束。

表 增稳结构各部件的材料属性

增稳结

构部件

弹性模量燉ＧＰａ 泊松比

爠爧 爠爴 爢爧爴 牣爧爴 牣爴爧

材料密度燉

（ｋｇ·ｍ
－３
）

根部角材 ７１ ７１ ２６６９２０３３ ０３３ ２７７０

蒙皮 ７１ ７１ ２６６９２０３３ ０３３ ２７７０

承载材料 ４２６ １６５５５ ０２２ ０１４ １７５０

表 增稳结构的蒙皮对整体模态的影响

模态阶数 复合材料 蒙皮复合材料蒙皮 相对误差燉％

１ ２４８９３ ３０３８３ １８０７

２ ３２６７１ ４２１４６ ２２４８

３ ７９２７７ ９２９１２ １４６８

４ １５３５６ １８６０２ １７４５

５ １６２２９ １９５１３ １６８３

 结构固有频率振型向量方程的建立

该型飞机增稳结构刚度很大，根据飞行实测数

据其变形很小，应用动力学近似理论对增稳结构进

行系统模型简化，把增稳结构近似为线性系统，则该

结构的动力学特性可以由线性振动模态理论进行描

述［１０１１］
。

假设增稳结构有限元模型（爫个自由度）的质

量矩阵、阻尼矩阵和刚度矩阵分别为┝，┓和┛，结构

上各点对应于时间牠的振动位移┥（牠）表示增稳结构

自由端振动的位移向量，则

┥（牠）＝ ｛牣１（牠），牣２（牠），…，牣爫（牠）｝
Ｔ

（２）

相应的牣（牠），牣（牠）分别为结构上各点振动的速

度和加速度，假设增稳结构表面承受随机载荷牊（牨，

牪，牫，牠），其振动微分方程为

┝牣（牠）＋ ┓牣（牠）＋ ┛┥（牠）＝ 牊（牨，牪，牫，牠） （３）

在式（３）中，令牊（牨，牪，牫，牠）＝０，得到自由振动

方程。在实际工程中，阻尼对结构固有频率和振型的

影响不大［１２］
，因此可以忽略阻尼力得到无阻尼自由

振动方程为

┝爺

（牠）＋ ┛┥（牠）＝ ０ （４）

假设结构做简谐运动 ┥（牠）＝犎ｓｉｎ（犽牠）带入

式（４），得到特征方程为

┛－ 犽
２
┝犎＝ ０ （５）

通过解方程（５）得到结构的固有频率和振型。

 增稳结构﹢模态分析

 网格划分

有限元建模的关键步骤为结构的离散化，即划

分网格。此增稳结构由３个部分组成，分别为增稳结

构前段、中段和后端，这３段之间由蒙皮缘条连接。

增稳结构前段、中段和后端都为夹层薄壁板且壁厚

均匀，增稳结构根部与机身的连接处为铝合金角型

材铆接。对增稳结构进行单元体的划分时，用四面体

单元将实体模型离散化，具体过程是根据增稳结构

实体模型提取各个薄板的中面，再将这些中面缝合

在一起进行自由边检查定义壳单元的物理特性和材

料特性，最后生成网格有限元模型如图２所示。

图２ 增稳结构网格划分
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 边界条件设置

在有限元模态分析中惟一有效的“载荷”是零位

移约束［１３］
，其他载荷可以在模态分析中指定，但在

模态提取时将被忽略，因而只给有限元模型施加约

束边界条件，增稳结构根部与机身铆接，因此增稳结

构根部这两处均为约束了牨，牪，牫方向的平动自由度

和绕牪，牫方向的转动自由度。

 各阶振型模态解

ＡＮＳＹＳ具有强大的模态分析功能，提供了包

括 Ｓｕｂｓｐａｃｅ（子空间法）、Ｒｅｄｕｃｅｄ（缩减法）、ＳＩＮＶ

法、Ｇｉｖｅｎｓ法、Ｈｏｕｎｃｅｈｏｌｄｅｒ法和Ｌａｎｃｚｏｓ法等７种

求解模态参数时的计算方法［１２］
。Ｌａｎｃｚｏｓ方法是近

几年兴起的模态求解方法，特征值和特征向量求解

精度高。在用户感兴趣的频率范围内，Ｌａｎｃｏｚｏｓ法

在每个漂移点处如果不能找到所有的特征根，也会

给出提示信息，避免丢根的缺陷；因此，笔者选用了

Ｌａｎｃｚｏｓ法计算增稳结构的模态参数。

由于系统的动力响应由结构几项低阶模态决

定，因此只取前６阶分析计算得到各阶固有频率，如

表３所示，各阶模态振型如图３～图８所示。

表 增稳结构各阶模态值

模态阶数 牊燉Ｈｚ 模态阶数 牊燉Ｈｚ

１ １６６９０ ４ ４９１４０

２ ２５２４６ ５ ７００８７

３ ３６１７０ ６ ９２６３０

图３ 增稳结构一阶模态

图４ 增稳结构二阶模态

图５ 增稳结构三阶模态

图６ 增稳结构四阶模态

图７ 增稳结构五阶模态

图８ 增稳结构六阶模态

 增稳结构随机振动响应

随机振动分析考虑结构在某种统计规律分布的

载荷作用下的随机响应，对于飞机气动面气压波动

通常只能得到按概率分布的函数，如功率谱密度

ＰＳＤ。在随机载荷作用下结构的响应就需要用随机

振动分析来计算结构的响应，载荷由互功率谱密度

定义。结构载荷由传递函数表征，得出位移、加速度、

约束力或单元应力的自相关系数，也可对自功率谱

进行积分获得响应的均方根值。结构动力分析程序
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中的 ＰＳＤ输入自功率谱密度，计算响应功率谱密

度、自相关函数及响应的ＲＭＳ值等
［１４１５］

。

对于单点激励，爳ｉｎ（犽）与输出爳ｏｕｔ（犽）的ＰＳＤ谱

通过相应传递函数爣（犽）的对应关系为

爳ｏｕｔ（犽）＝ 爣
２
（犽）爳ｉｎ（犽） （６）

对于式（３）爫自由度的弹性结构受爩点异相位

平稳随机激励为

｛牊（牠）｝＝

爡１（牠）

爡２（牠）



爡牔

烅

烄

烆

烍

烌

烎（牠）

－

牃１爡１（牠－ 牠１）

牃２爡２（牠－ 牠２）



牃牔爡牔（牠－ 牠牔

烅

烄

烆

烍

烌

烎）

（７）

各输入分量有相同形式，但作用时间相差一个

常因子。牃牐为实数，表示各点的作用强度。式（６）中

牃牐和牠牐为已知常数，则｛牊（牠）｝可以视为广义单激励。

设爳爡爡（犽）已知，则求得虚拟激励为

爡

（牠）＝ 爳爡爡槡 （犽）ｅ

ｊ犽牠
（８）

式（６）对应的虚拟激励矩阵为

┰

（牠）＝

牃１ｅ
－ｊ犽牠１

牃２ｅ
－ｊ犽牠２



牃牔ｅ
－ｊ犽牠

烅

烄

烆

烍

烌

烎牔

爳爡爡槡 （犽）ｅ
ｊ犽牠

（９）

在虚拟激励┰

（牠）作用下，结构动力学方程为

┝牣
～̈

（牠）＋ 爞牣
燈～

（牠）＋ ┛牣（牠）＝ ┚┰

（牠） （１０）

其中：┚为牕×牔常量矩阵，表征外力分布状况。

ＡＮＳＹＳ程序关于增稳结构随机振动响应理论

的计算原理是通过对各阶振型的响应叠加，考虑强

迫的基础激励的影响，施加位移和基础激励，通过

Ａｎｓｙｓ频率响应计算结果获得特定激励形式下的节

点响应传递函数，计算得到位移、加速度、约束力或

单元应力的响应功率谱密度和均方根值。

对增稳结构前段施加振动飞行实测谱如图９所

示，在实测位置上施加激励施，如图１０所示。

图９ 增稳结构牫向加速度实测响应谱

图１０ 增稳结构振动加速度传感器位置示意图

图１１ 增稳结构牫向加速度响应

图１２ 增稳结构牪向加速度响应

在对增稳结构随机振动响应值的计算时采用比

较保守的２犲原则，置信度为９５％。通过对比图１１和

图１２增稳结构牫向和牪向加速度响应值，最大值都

出现在增稳结构前段的前端和增稳结构后段的后

端，与飞行实测结构非常吻合。理论计算值与飞行实

测值对比如表４所示。

表 增稳结构随机振动响应值与飞行实测值误差分析

飞行测试

次数

理论计算

响应值燉牋

飞行

实测值燉牋
误差燉％

１ １１３１ １０７３ ５４

２ １１３１ １０２２１ ９０

３ １１３１ １０４７４ ８０

４ １１３１ １０３９ ８９

５ １１３１ １０５６８ ７０

由表４可知，５次实测飞行的相对误差都在１０％

以内，理论计算由于建模的准确性与实测有一定差

距，这个误差结果还是可以接受的。
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 实测结果与计算的对比

由于建立的有限元模型和真实的结构差异较

大，有限元的划分方法不同也会带来一定的误差，所

以有限元计算结果不能完全保证模态参数的正确

性，还必须使用飞行实测数据模态辨识技术，来验正

模态分析方法理论计算的可靠性。

由模态分析结果和飞行实测振动谱对比分析可

知，增稳结构低阶固有频率对系统的动力响应贡献

较大，而高阶固有频率影响较小，所以对增稳结构只

要提取其低阶固有频率就能很好地反映系统动力特

性。通过对前几阶振型分析可以得到以下几点结论：

１）增稳结构的一阶振型是增稳结构绕增稳结

构根部牨轴线在 牪牫平面内扭转振动，振动频率为

１６６９Ｈｚ，说明增稳结构绕牨轴的刚度较小，在设计

时应该考虑加强；

２）增稳结构的二阶振型其振动频率为２５２４６

Ｈｚ，是绕牨轴和牪轴扭弯组合；

３）增稳结构的三阶振型是以根部为轴的扭弯

的变形组合，模态频率为３６１７Ｈｚ；

４）增稳结构的四阶振型是沿机身方向的扭弯

变形组合，振动频率为４９１４Ｈｚ；

５）增稳结构的四阶振型是三处扭变形与四处

弯变形组合，模态频率为７００８７Ｈｚ；

６）增稳结构的四阶振型是四处扭变形与五处

弯变形组合，模态频率为９２６３Ｈｚ。

图１３ 飞行实测振动功率谱曲线

前６阶模态结果与飞行实测振动功率谱比较如

图１３所示，可以看出，飞行实测功率谱密度值在２０

～１００Ｈｚ之间，功率谱出现峰值，出现该峰值时正

好与增稳结构的前 ６阶模态固有频率区间正好重

合。因此，飞行中增稳结构已经出现共振或接近共振

状态，在共振放大作用下增稳结构根部很容易生成

危害飞机飞行安全的裂纹，这说明该运输型飞机增

稳结构的设计存在较大缺陷。

 结束语

在有限元理论计算的基础上得到增稳结构的前

六阶模态，经过随机振动响应谱与飞行实测数据的

对比分析可以确定理论计算结果是近似准确的，误

差在工程允许的范围内。增稳结构根部裂纹生成原

因可以确定为飞机在飞行过程中，在某些任务剖面

的某些时间段内，外载对增稳结构的激振频率接近

其固有频率，发生一定程度的共振，使得增稳结构根

部与机身连接处受力（主要表现为剪力）明显增加，

且增稳结构和机身连接处的设计不是非常理想，传

递剪力的能力偏弱，刚度不足，经过一定时间的飞行

损伤累积导致增稳结构根部连接处萌生并出现可视

裂纹。本分析结果为运输机增稳结构后续的改进和

优化设计提供理论参考和数据支持。
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