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基于结合部优化的脉冲燃烧风洞
测力系统动态特性优化 *
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摘 要：对脉冲燃烧风洞测力系统动态特性进行优化有助于改善风洞测力实验数据的准确性。提出

了一种基于结合部动态特性优化来改善测力系统整机动态特性的方法。首先在Ansys中准确建立了风洞

测力系统整机有限元模型，其中采用弹簧-阻尼模型来模拟结合部的接触特性，通过Yoshimura法计算出

弹簧-阻尼单元的刚度系数和阻尼系数。其次，进行模态分析，并计算各阶模态下的测力系统应变能密

度分布，基于应变能密度分布分析发现结合部为测力系统刚度最为薄弱的地方。最后，以结合部接触面

压为优化变量对测力系统进行动态特性优化，对比了优化前后测力系统的前五阶固有频率和天平应变片

粘贴处的频响函数，发现优化后的整机固有频率较优化前有明显的提高，最高提高了16.7%，所有应变

片粘贴处的频响函数幅值较优化前有明显的降低，测力系统的动态特性有了较明显的改善，验证了该优

化方法的可行性。
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Abstract：Optimizing dynamic performance of force measuring system in impulse combustion wind tunnel
can be helpful in improving the accuracy of the wind tunnel force measurement experimental data. A novel meth⁃
od is proposed，which is based on joint part dynamic property optimum，to improve the dynamic property of force
measuring system in impulse combustion wind tunnel. To the beginning，the Ansys finite element model of force
measuring system is established precisely. The spring-damper model，whose stiffness coefficient and damping co⁃
efficient can be calculated by Yoshimura method，are used to describe contact characteristic of joint part. Next，
the modal analysis and the calculation of strain energy density distribution for force measuring system is carried
out. On the basis of strain energy density distribution，joint part is the weakest part of stiffness in force measuring
system. Finally，surface pressure of contact area working as optimization variable is conducted to optimize the dy⁃
namic performance of force measuring system. The top 5 inherent frequencies and the frequency response func⁃
tion of strain gauge in wind load balance of the optimal force measuring system are compared with original force
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measuring system. Comparing with the original condition，results show that the inherent frequencies of force mea⁃
suring system are improved efficiently，the maximum one is up to 16.7%. And the amplitude for frequency re⁃
sponse functions of strain gauge is evidently reduced. It also shows that the dynamic characteristics of force mea⁃
suring system are improved obviously. The feasibility of the proposed optimization method is validated.

Key words：Impulse combustion wind tunnel；Force measuring system；Joint part；Strain energy densi⁃
ty；Dynamic property optimization

1 引 言

飞行器模型在脉冲燃烧风洞中进行测力试验

时，风洞启动产生的高速气流会对测力系统产生一

个瞬态冲击，从而使系统产生瞬态振动，由于脉冲风

洞试验时间短［1～3］，仅有 100～300ms，在试验过程中

振动不能衰减完全，从而影响测力试验数据的准确

性。此外，模型振动严重时还会危及试验设备和人

员的安全，缩短设备的使用寿命，造成系统故障率

上升［4］。

国内外对风洞测力系统减振技术开展了大量研

究［4～14］。梁鉴等［4］利用增加阻尼以降低振动的方法

并且在不改变风洞现有结构的前提下设计了一套抑

振装置，该装置工作后有效的抑制了模型的纵向振

动，振动幅值降低了一个量级。 Igoe W B等［5］通过在

飞行器模型内安装被动式阻尼器来抑制模型的振

动，取得了一定的效果。佘重禧等［6］建立了飞行器模

型降阶后的有限元模型，并基于一种简化的 H 混合

灵敏度控制方法，实现了模型低频大幅俯仰振动的

主动抑制，并采用仿真的方式验证了模型振动抑制

的效果。王学等［7］在飞行器模型内部安装压电陶瓷

堆作动器，通过作动器产生的激励力来降低飞行器

模型的振动强度，其中控制系统利用天平实时测力

数据作为反馈信号，该研究还对比了压电陶瓷安装

在不同位置时的抑振效果。刘巍等［8］提出了一种基

于叠堆式压电陶瓷作动器的模型主动抑振策略。通

过实时测试飞行器模型的振动，基于 PD调节器的控

制系统依据此信号输出控制信号给抑振器。地面试

验表明，抑振器具有提高支杆系统阻尼的能力，对风

洞模型在俯仰和偏航两个方向上的抑振效果明显。

陈卫东等［9］采用主动控制原理设计了一套模型抑振

装置。将电磁式作动器装载于试验模型的内部空

腔，基于学习控制算法对测力系统的振动进行实时

的控制，并通过地面试验验证了抑振装置的有效

性。 S.Balakrishna［10～12］等在飞行器模型内安装压电

陶瓷作动器并与测力天平构成闭环控制系统，天平

信号为控制系统提供反馈信号，控制系统向压电陶

瓷作动器发送控制信号，压电陶瓷作动器产生激振

力，从而使得飞行器模型的振动得到衰减。Pereira［13］

等设计了一套阻尼系统并安装在飞行器模型内，该

阻尼系统通过压电作动器来对飞行器模型的振动进

行抑制，并通过实验验证了该阻尼系统的有效性。

Shuai Li［14］等选择对支架进行优化来改善测力系统

整机动态特性，从而达到降低测力系统振动强度的

效果。

通过对已有文献分析发现，目前对风洞测力系

统抑振措施的研究主要集中于振动的主动或被动控

制，通过动态特性优化来改善测力系统动态特性的

研究较少，在较少的此类研究中，动态特性优化又主

要集中于对零部件的优化，而对结合部进行优化的

方法尚未见报道。本文提出了一种通过结合部优化

来改善测力系统整机动态特性从而降低系统振动强

度的方法。首先，基于 Ansys建立了测力系统整机动

力学模型，其中采用弹簧-阻尼模型来描述结合部的

动态特性，并根据 Yoshimura 法计算出弹簧-阻尼单

元的刚度系数和阻尼系数。在准确建立整机有限元

模型的基础上，对其进行理论模态分析，计算测力系

统中各零部件和结合部在各阶模态下的应变能密度

分布，通过对比零部件和结合部的应变能密度大小

来揭示结合部动态特性对测力系统整机动态特性的

影响程度，最后通过结合部动态特性优化来实现测

力系统整机动态特性的提升。

2 测力系统概述

本文的研究对象为某脉冲燃烧风洞测力系统。

该测力系统的结构简图如图 1所示，主要由飞行器模

型，天平和支架组成。天平、飞行器模型与支架间均

采用 16个 M16的螺钉进行连接。其中测力天平为盒

式应变天平，其结构简图如图 2所示，由浮动框、固定

框和弹性测量元件组成，弹性测量元件将浮动框和

固定框连接成一整体。工作时风洞产生的气流作用

在飞行器模型上产生气动力，使得天平浮动框与固

定框发生相对位移，粘贴于测量元件上的箔式应变

计产生形变，从而导致电阻发生变化，惠斯通电桥将
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电阻的变化转变为电压输出，此即测力系统的测试

原理。

Fig. 1 Diagram of force measuring system

Fig. 2 Instruction diagram of strain balance

3 测力系统动态特性对测试精度的影响

脉冲燃烧风洞测力试验过程中，风洞启动产生

的高速气流会对测力系统产生瞬态冲击从而诱发测

力系统发生瞬态振动，由于测试时间短，在有效试验

时间内振动不能衰减完全，此时天平测量元件处的

位移 x(t) 为瞬态振动所引起的位移 x1(t) 与气动力作

用下所产生的位移 x2(t) 的综合 x(t) = x1(t) + x2(t) ，根据

应变天平测试原理 F(t) =K∙x(t) ，其中 F(t) 为辨识出的

气动力，x(t) 为天平元件在试验过程中的位移，K 为

常数，通过天平静态标定试验获得。由此可知，测力

系统的瞬态振动会对天平测试精度产生不可忽视的

影响，振动强度越大，误差越大。

根据模态理论的相关知识，测力系统各点的振

动响应由激励力频率范围内的模态数与模态振型共

同决定，改善测力系统动态特性（包括：提高各阶模

态固有频率与降低频响特性曲线在各阶模态处的幅

值）有助于降低天平测量元件处的振动响应，从而达

到提高测力系统测试精度的目的。

4 基于结合部优化的整机动态性能优化

结合部指的是零部件间相互接触并传递位移与

载荷的部位。机床动力学领域的大量研究表明［15］，

结合部动态特性对整机动态特性有着重要影响，对

于风洞测力系统而言，从本质上看，其与机床一样，

均为组合体，因此测力系统中的结合部动态特性对

系统整机动态特性理应存在重要影响，通过结合部

的优化能够有效改善测力系统整机动态特性。然

而，目前关于测力系统结合部动态特性对整机动态

特性影响的研究尚未见报道，因此本文首先基于 An⁃
sys研究了测力系统中结合部动态特性对整机动态特

性的影响。

4.1 脉冲风洞测力系统有限元建模

4.1.1 测力系统几何模型的简化

测力系统中包含许多微小结构，例如孔，倒角和

圆角等，它们对整机动态特性影响很小，但在有限元

分析中会明显增加网格数量，增大计算量，因此，对

整机模型进行合理的简化能有效降低计算成本，提

高计算效率。本研究按照以下原则对测力系统进行

简化：

（1）忽略结构中的小倒角和圆角。

（2）删除结构中的小定位孔及螺纹孔等细小特征。

简化后的模型如图 3所示。

Fig. 3 Simplified model of force measuring system

4.1.2 风洞测力系统整机动力学模型的建立

测力系统是由各零部件通过结合部连接而成

的，因此测力系统的动力学建模包括单一零部件的

建模和结合部的建模。

4.1.2.1 单一零部件建模

测力系统的主要零部件有飞行器模型，应变天

平和支架。飞行器模型选用不锈钢加工，天平材料

为 00Ni18Co8Mo5TiAl，模型支架为碳钢，上述材料的

主要参数如表 1所示。在 Ansys中采用 20节点的 Sol⁃
id186单元和 10节点的 Solid187单元分别对飞行器模

型，天平和支架进行网格划分。共得到 88455 个单

元，181626个节点。

Table 1 Material Properties

Material name
Stainless steel

00Ni18Co8Mo5TiAl
Carbon steel

Elasticity
modulus/GPa

200
175.4
210

Density/
(kg /m3)
8 × 103

8 × 103

7.8 × 103

Poisson
ratio
0.26
0.27
0.28
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4.1.2.2 固定结合部建模

研究表明，结合部的阻尼，刚度分别占整体阻尼

与刚度的 90%和 60%以上［15］，因此在测力系统动力

学建模时必须正确描述结合部的动态特性。在测力

系统中对整机动态特性起主要作用的结合部为飞行

器模型-天平螺钉固定结合部，天平-支架螺钉固定

结合部。由于结合部表现出即存储能量又释放能量

的特点［16］，因此本文采用弹簧-阻尼模型来描述测力

系统中主要结合部的动态特性，对系统动态特性影

响较小的结合部在 Ansys中采用粘接处理。在结合

部中每一个螺钉位置用一个法向弹簧阻尼单元和两

个切向弹簧阻尼单元描述，结合部的弹簧-阻尼模型

如图 4所示，其中圆圈代表螺钉的位置。

Fig. 4 Spring damping model of joint part

弹簧阻尼单元中的刚度和阻尼系数采用理论计

算的方法获得，计算流程为：首先根据 Yoshimura 法

获得结合面单位面积的刚度系数和阻尼系数；其次，

对结合面上单位面积的刚度系数和阻尼系数求积分

得到结合部整体刚度系数和阻尼系数；最后，将其均

分给所有弹簧-阻尼单元，就得到了每个弹簧-阻尼

单元中的刚度系数和阻尼系数。结合部整体刚度系

数和阻尼系数计算公式［17］如下：

Kn = ∫kn(pn)ds （1）
K t = ∫k t(pn)ds （2）
Cn = ∫cn(pn)ds （3）
C t = ∫c t(pn)ds （4）

式中 Kn ，K t ，Cn ，C t 分别为某一结合部的法向

总刚度、法向总阻尼系数，切向总刚度、切向总阻尼

系数；pn 为结合部面压；kn(pn) ，cn(pn) ，k t(pn) ，c t(pn)
为某一结合面上单位接触面积的法向刚度、阻尼系

数和单位接触面积的切向刚度、阻尼系数。

其中结合部面压可由计算公式（5），（6）获得

pn = 2Ttan(φ + ρV)d2 + 2μr （5）

r = D3
W - d3

0
3(D2

W - d2
0) （6）

式中 d2 为螺纹中径；φ 为螺纹升角；ρV 为螺纹

当量摩擦角；μ 为螺母与被连接件支撑面间的摩擦

因数；DW 为六角螺母直径；d0 为螺钉中径；T 为螺

钉的预紧力矩。

由公式（5），（6）计算出结合面面压，通过查询文

献［18］可以得到结合面单位接触面积的刚度与阻尼

系数，由公式（1）～（4）求出结合部总刚度系数和总

阻尼系数。以飞行器模型-天平螺钉固定结合部，天

平-支架螺钉固定结合部为例，根据设计要求计算出

飞行器模型-天平螺钉固定结合部与天平-支架螺钉

固定结合部的结合面面压分别为 8.95MPa，2.4MPa，
结合部中各结合面的粗糙度均为 3.2 μm ，基于结合

面压查询文献［18］得到的单位接触面积的刚度与阻

尼系数分别如表 2所示，计算得到的单个弹簧阻尼单

元的刚度系数和阻尼系数如表 3所示。

Table 2 Basic parameters of the joint part/（k/(N/m3)；

c/(N∙s/m3)）

Joint
Strain balance-

Aircraft
Strain balance-

Support

kn

3.78 × 1011

4.54 × 1011

cn

6.73 × 108

7.18 × 108

k t

2.13 × 1010

4.63 × 1010

cn

1.57 × 1010

2.51 × 107

Table 3 Stiffness coefficient and damping coefficient of

spring-damp element/（K/(N/m)；C/(N/( )m∙s )）
Joint

Strain balance-
Aircraft

Strain balance-
Support

Kn

2.36 × 1010

2.84 × 1010

Cn

4.21 × 107

4.48 × 107

K t

1.33 × 109

2.89 × 109

C t

9.81 × 108

1.57 × 106

4.1.2.3 测力系统整体动力学模型

综合所有单一整体零部件的有限元模型与结合

部的弹簧阻尼模型，得到测力系统整机动力学模型

如图 5所示。其中支架与地面的连接采用完全固定

的约束方式。

Fig. 5 Finite element model of force measuring system
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4.2 结合部对测力系统动态特性的影响

本文通过对比零部件与结合部在各阶模态下的

应变能密度大小，揭示结合部的动态特性对整机动

态特性的影响。结构在外力作用下产生弹性变形

时，在结构内部将积蓄应变能，每单位体积物体内所

积蓄的应变能称为应变能密度，计算公式为

Er
s = (Ar

s)TK s(Ar
s)

Vs

（7）
式中 Er

s 为结构 S 在 r 阶模态下的应变能密度；

Ar
s 为结构 S 中所有自由度在 r 阶模态下的振型；(Ar

s)T
为 Ar

s 的转置向量；Ks 为结构 S 的刚度矩阵；Vs 为结

构 S 的体积；

由应变能密度可以直观的看出测力系统在各阶

模态下振动时的应变能分布，若某个由 N 个零部件

组成的系统，其中第 S个结构的应变能密度均高于其

它零部件的应变能密度，表明该零部件为整机刚度

最为薄弱处，因此优化该结构的刚度比优化其它结

构的刚度能更为有效地改善系统的动态特性，由此

说明它对整机动态特性存在重要影响。

4.2.1 整机动态特性影响因素对比

不同的飞行器模型、天平与支架组成了不同的

测力系统，由此可知，不同测力系统中结合部动态特

性对整机动态特性的影响程度也不相同，为了揭示

在普遍情况下结合部动态特性对测力系统整机动态

特性的影响，笔者分别研究了在飞行器模型、天平与

支架动态特性发生改变的前提下，结合部动态特性

对整机动态特性的影响程度。零部件的动态特性是

由其刚度分布、质量分布和阻尼分布决定的，研究表

明［15］，组合体 90%以上的阻尼来源于结合部，零部件

自身的结构阻尼相比于结合部处的阻尼可以忽略不

计，因此本研究不考虑零部件的结构阻尼。不同的

测力系统其零部件的动态特性均不同，可以通过在

不改变零部件形状的条件下改变其弹性模量、密度

来模拟不同测力系统中零部件动态特性的变化。综

上所述，笔者采用对测力系统中结合部应变能密度

和零部件应变能密度进行比较的方法，分别研究了

飞行器模型、天平与支架的弹性模量和密度变化情

况下，结合部对测力系统整机动态特性的影响程度。

分别改变飞行器模型、天平与支架的弹性模量

和密度，并且每次只改变一个零部件中的某一个参

数，总共得到 23种分析方案，采用 Ansys有限元分析

软件对所有方案的前五阶模态进行分析，根据公式

（7）计算测力系统在各阶模态下所有零部件的平均

应变能密度和结合部的应变能密度，如表 4～9 所

示。通过观察发现，随着飞行器模型弹性模量的增

大，零部件和结合部处的应变能密度在任意模态下

均不断增大，并且在任意方案中，结合部的应变能密

度要大于零部件，只有第四阶模态下结合部处的应

变能密度要小于零部件。当改变飞行器模型的密度

时，如表 5所示，随着飞行器模型密度的增大，零部件

和结合部处的应变能密度在任意模态下不断减小，

并且在任意方案中，结合部的应变能密度要大于零

部件，只有第四阶模态下结合部处的应变能密度要

小于零部件。通过上述分析可以说明，对于不同的

飞行器模型所组成的测力系统，结合部均为整机刚

度最为薄弱的地方，使得整机出现低频振动，并且增

大了测力系统振动的幅度。如表 6-9所示，当分别改

变天平与支架的弹性模量和密度时，系统应变能密

度分布展现出了与表 4-5相同的规律性。通过观察

发现在任意方案中，结合部的应变能密度均要大于

结合部处的应变能密度，只有第四阶模态下结合部

处的应变能密度要小于零部件。综上所述，在大多

数的风洞测力系统中，结合部均为整机中刚度最为

薄弱的地方，因此，通过改善结合部动态特性相较于

其它零部件而言能更为有效地提升测力系统整机动

态特性，然而现有的研究只是对单一零部件的动态

特性进行改善以此来提高整机的动态特性。

4.2.2 结合部动态特性优善

根据上节研究得到的结论，以应变能密度最大

的结合部作为整机动态特性优化的部位。由 Yo⁃
shimura 法可知，结合部的刚度与接触面面压、粗糙

度、材料及面积有关，由于设计要求的限制，结合面

粗糙度、材料及面积只能在很小的范围内进行优化，

效果有限，因此本文选用接触面面压作为优化变量

来改善结合部的刚度，从而达到优化测力系统整机

动态特性的目的，其中结合部的面压可以通过调整

螺钉的预紧力矩来实现。本研究以结合部的接触面

压为优化变量列出表 10所示的 9组优化方案。采用

Yoshimura法计算每组方案下的弹簧-阻尼单元刚度系

数和阻尼系数并将其带入到 Ansys中进行计算，分析

发现，第 9组优化方案下的结合部应变能密度改善最

为明显，因此选用第 9组方案为结合部最终优选方案。

对优化前后的测力系统有限元模型进行模态分

析，表 11列出了优化前后整机前五阶模态的比较结

果，从表中可以看出优化后的测力系统各阶固有频

率比优化前均有较明显提高。

分别对优化前后的测力系统整机模型进行谐响

应分析，提取应变天平中应变片粘贴处的频响函数，
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Elasticity
modulus/GPa

61
72
84
96

First-order modal
Component

0.376
0.397
0.415
0.431

Joint
4.794
5.368
5.905
6.367

Second order modal
Component

0.425
0.444
0.462
0.477

Joint
3.035
3.297
3.549
3.771

Third order modal
Component

1.155
1.249
1.340
1.420

Joint
10.763
12.977
15.441
17.904

Fourth order modal
Component

2.817
3.244
3.701
4.155

Joint
0.051
0.053
0.056
0.059

Fifth order modal
Component

4.275
4.607
4.946
5.272

Joint
70.217
76.069
80.123
82.618

Density/
(kg /m3)
1810
2810
3810
4810

First-order modal
Component

0.536
0.397
0.312
0.258

Joint
7.208
5.368
4.260
3.251

Second order modal
Component

0.731
0.444
0.341
0.277

Joint
8.314
3.297
2.546
2.083

Third order modal
Component

1.702
1.249
0.985
1.417

Joint
18.850
12.978
9.875
17.904

Fourth order modal
Component

4.260
3.244
2.620
2.198

Joint
0.068
0.053
0.044
0.038

Fifth order modal
Component

5.605
4.607
3.866
3.346

Joint
95.922
96.069
63.006
53.714

Elasticity
modulus/GPa

160
187
200
220

First-order modal
Component

0.360
0.397
0.410
0.433

Joint
4.489
5.368
5.758
6.341

Second order modal
Component

0.408
0.444
0.459
0.482

Joint
2.771
3.297
3.532
3.884

Third order modal
Component

1.163
1.249
1.283
1.334

Joint
11.753
12.977
13.502
14.287

Fourth order modal
Component

3.244
3.244
3.244
3.244

Joint
0.041
0.053
0.059
0.069

Fifth order modal
Component

4.259
4.607
4.717
4.962

Joint
59.610
76.069
83.551
94.756

Density/
(kg /m3)
7000
8000
8500
9000

First-order modal
Component
0.3969
0.3968
0.3967
0.3966

Joint
5.3673
5.3679
5.3682
5.3685

Second order modal
Component
0.4444
0.4442
0.4441
0.4439

Joint
3.2984
3.2972
3.2966
3.2960

Third order modal
Component
1.2540
1.2492
1.2472
1.2449

Joint
12.8216
12.9766
13.0545
13.1324

Fourth order modal
Component
3.2438
3.2438
3.2438
3.2438

Joint
0.0534
0.0533
0.0533
0.0533

Fifth order modal
Component
4.6794
4.6073
4.5717
4.5364

Joint
75.6416
76.0689
76.2342
76.3695

Table 4 Strain energy density distribution of force-measuring system after modifying aircraft elasticity modulus

Table 5 Strain energy density distribution of force-measuring system after modifying aircraft density

Table 6 Strain energy density distribution of force-measuring system after modifying strain balance elasticity modulus

Table 7 Strain energy density distribution of force-measuring system after modifying strain balance density

Elasticity
modulus/GPa

190
210
230
250

First-order modal
Component
0.3955
0.3968
0.3978
0.3988

Joint
5.3328
5.3679
5.3971
5.4217

Second order modal
Component
0.4413
0.4442
0.4466
0.4487

Joint
3.2541
3.2972
3.3335
3.3644

Third order modal
Component
1.2490
1.2492
1.2499
1.2499

Joint
12.9674
12.9766
12.9840
12.9840

Fourth order modal
Component
3.2438
3.2438
3.2438
3.2439

Joint
0.0531
0.0533
0.0535
0.0537

Fifth order modal
Component
4.6008
4.6073
4.6128
4.6173

Joint
75.7062
76.0689
76.3698
76.6238

Table 8 Strain energy density distribution of force-measuring system after modifying support elasticity modulus

Density/
(kg /m3)
6800
7800
8300

First-order modal
Component
0.3968
0.3968
0.3968

Joint
5.3680
5.3679
5.3678

Second order modal
Component
0.4442
0.4442
0.4442

Joint
3.2979
3.2792
3.2968

Third order modal
Component
1.2495
1.2492
1.2495

Joint
12.9766
12.9766
12.9766

Fourth order modal
Component
3.2438
3.2438
3.2438

Joint
0.0534
0.0533
0.0533

Fifth order modal
Component
4.6074
4.6073
4.6073

Joint
76.0748
76.0689
76.0656

Table 9 Strain energy density distribution of force-measuring system after modifying support density
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它是反映测力系统整机振动强度的重要指标，应变

片在天平中的所在位置 A1, A2, A3, A4 如图 6 所示。

由于测力系统所测得力指的是飞行器模型重心处的

集中力，这是因为做飞行器飞行动力学分析时需要

将其看成是刚体，并将面力形式的气动力等效成作

用在飞行器重心处的集中力。风洞测力试验的目的

是给出飞行器模型在各种飞行条件下其重心处所受

的集中力，基于此在设计时给予了飞行器模型较高

的刚度，尽量让其传力特性接近于刚体的传力特性，

所以，可以将飞行器模型近似成一个刚体，因此在飞

行器模型重心处的 XYZ方向依次施加 0～400Hz的正

弦扫频激励力。通过计算，飞行器模型重心在笛卡

尔坐标系中的位置如表 12所示。由于飞行器模型的

重心并不在飞行器上，因此将重心沿 X，Y，Z 方向投

影至飞行器模型上，如图 7中的 A，B，C三点。分别在

此三点处施加幅值为 1kN，激振频率为 0～400Hz 的

简谐力，其中 A点施加 X方向的激振力，B点施加 Y方

向的激振力，C点施加 Z方向上的激振力，对测力系

统进行整机谐响应分析，并提取天平中各应变片粘

贴位置的位移幅频特性曲线，对比优化前后天平中

各应变片的位移幅频特性曲线如图 8所示，由于篇幅

限制，本文只选取了 A1处 X方向、A2处 Y方向、A3处

Z方向与及 A4处 Z方向的位移幅频特性曲线作为展

示。在图 8（a），（d）中 w分别表示应变计粘贴处 A1～
A4沿各自的激振力方向做简谐振动时的幅值，单位

为 m。

通过对图 8的观察发现，优化后天平所有应变片

A1，A2，A3，A4处的位移幅频特性曲线的幅值要比优

化前有明显的降低。采用优化前后 A1，A2，A3，A4处

的位移幅频特性曲线与横坐标轴（频率）所围成面积

的改变量来描述位移幅频特性曲线的综合改变程

度，计算公式如（8）所示。其中 S1 ，S2 分别表示优化

前后位移幅频特性曲线与横坐标轴（频率）所围成的

面积，Δ 表示优化前后测力系统中 A1，A2，A3，A4 处

位移幅频特性曲线的综合改变程度。基于公式（8）
计算出 A1，A2，A3，A4在 X，Y，Z方向的位移幅频特性

曲线综合改变程度如表 13所示，从中分析发现，A1，
A2，A3，A4处沿 X，Y，Z方向优化后的位移幅频特性曲

线幅值比优化前均降低了 15%以上，由此可以说明，

优化后测力系统整机动态性能较优化前得到明显的

改善。

Δ = S1 - S2
S1

× 100% （8）
从表 11可以看出，结合部优化后各阶模态频率

比优化前都有明显的增大，其中第一阶模态频率提

高达到 16.7%。

Table 10 Optimization scheme of joint

The number of
optimization scheme

1
2
3
4
5
6
7
8
9

Strain balance-
Aircraft /MPa

0.6
0.6
0.6
5.0
5.0
5.0
9.0
9.0
9.0

Strain balance-
Support /MPa

0.6
9.0
5.0
0.6
5.0
9.0
0.6
5.0
9.0

（a）Location of strain gauge A1，A2

（b）Location of strain gauge A3，A4

Fig. 6 Paste position of foil strain gauge

Fig. 7 Projection of exciting force point

Before optimization
Optimized

Change rate/%

First-order modal/Hz
37.7
44.0
16.7

Second order modal/Hz
42.8
46.9
9.6

Third order modal/Hz
69.7
78.1
12.1

Fourth order modal/Hz
121.6
125.6
3.3

Fifth order modal/Hz
132.9
149.8
12.7

Table 11 Comparison between each order natural frequency of force-measuring system before and after optimization
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（a）Strain gauge A1 in direction X

（b）Strain gauge A2 in direction Y

（c）Strain gauge A3 in direction Z

（d）Strain gauge A4 in direction Z

Fig. 8 Displacement amplitude frequency characteristic

curve of strain gauge A1，A2，A3，A4 comparison between

force-measuring system before and after optimization

Table 12 Barycentric coordinate of vehicle model

X/mm
2613.420

Y/mm
-110.252

Z/mm
0.027

Tabel 13 Degree of amplitude-frequency response curve

change between force-measuring system before and after

optimization（%）

Item
X

Y

Z

A1
15.84
15.56
15.74

A2
15.68
15.57
15.68

A3
15.91
15.53
15.88

A4
15.82
15.41
15.53

5 结 论

通过对结果分析，可以得出以下结论：

（1）测力系统整机应变能密度分布分析发现：结

合部处的应变能密度要远大于其余零部件，而应变

能密度越大代表该处刚度越薄弱，说明对结合部进

行动态特性优化能有效地改善整机动态特性，同时

也说明结合部的动态特性对整机的动态特性有重要

的影响。

（2）以飞行器模型-天平，天平-支架结合部中的

接触面压为优化变量对测力系统进行动态特性优

化，对比优化前后测力系统前五阶固有频率可以发

现：优化后测力系统各阶固有频率相较于优化前有

明显的提高，最高提高了 16.7%。对优化前后的测力

系统进行了谐响应分析，提取天平中应变片粘贴处

的位移幅频特性曲线并进行对比，发现优化后所有

应变片粘贴处的位移幅频特性曲线幅值相较于优化

前均有明显的降低，均降低了 15%以上，由此说明测

力系统整机动态特性得到了较好的改善，从而验证

了所提出的基于结合部优化的整机动态特性优化方

法的可行性与有效性。
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