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摘 要： 在战斗机的设计与研制过程中，结构强度始终是一个重点关注的问题。疲劳强度决定了飞机的安全

性、耐久性和可靠性等重要指标。全机疲劳试验是验证飞机结构疲劳强度是否满足设计要求的重要手段。本

文介绍了国内外全机疲劳试验技术的发展现状，综合分析了我国的全机疲劳试验技术；总结了新型战斗机全机

疲劳试验技术成果，包含试验载荷谱、载荷边界模拟、动力系统、数据处理、损伤检测和监测等多个方面，并给出

了全机疲劳试验技术的发展规划和建议。该研究可为其他飞机疲劳试验提供重要的技术支撑。
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Abstract： Structural strength is a key concern in fighter's design and development. Fatigue strength of an aircraft de⁃
termines important indicators such as safety， durability and reliability of the aircraft. Full-aircraft fatigue test is an 
important method to verify whether the fatigue strength of aircraft structure meets the design requirements. This pa⁃
per introduces the development history and current situation of the full-aircraft fatigue test technology at home and 
abroad， comprehensively analyzes the full-aircraft fatigue test technology in our country， and summarizes the im ⁃
portant technical achievements of the full-aircraft fatigue test of a new type of fighter， including aspects of test load 
spectrum， load， boundary simulation， power system， data processing， damage detection， health monitoring， and 
so on. In this paper， the development plan and suggestions of the whole aircraft fatigue test technology are given. 
This research can provide important technical support for other aircraft fatigue tests.
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0　引  言

早期飞机都是按照静强度和刚度设计的，在

多次出现了由结构疲劳引起的灾难事故后，人们

逐渐认识到疲劳强度的重要性，开始考虑飞机疲

劳强度问题，形成了安全寿命设计思想。随着研

究的深入，为充分保障飞行安全，形成了飞机结构

耐久性和损伤容限设计思想，提升了飞机的安全

可靠性，这已成为当今飞机设计思想的主流［1］。

疲劳试验是对飞机结构耐久性和损伤容限设

计的验证，在试验室中对飞机结构施加交变载荷

以模拟飞机服役期内可能遇到的各种空中、地面

受载情况，来确定疲劳薄弱部位和裂纹扩展寿命、

评估结构安全性，为机体结构疲劳定寿、制定维修

大纲、进行结构设计和工艺改进等提供依据［2］。全

机疲劳试验是积木式验证体系的顶层，是最复杂、

昂贵与耗时的飞机结构强度测试工作，按阶段可

划分为疲劳/耐久性、损伤容限和剩余强度试验。

本文对国内外部分战斗类飞机全机疲劳试验

技术现状进行对比，分析国内战斗机全机疲劳试

验存在的问题、制约技术发展的主要因素，提出建

议和发展规划，并总结我国在战斗机全机疲劳试

验中研究应用的关键先进技术，以期为其他强度

试验提供技术支持和借鉴。

1　国外试验技术发展现状分析

全机疲劳试验技术即为完成全机疲劳试验而

采取的试验方法和技术［3-4］。战斗机相比其他类型

飞机，使用寿命长，机动动作多，飞行高度高、过载

大、马赫数大，造成疲劳试验飞行工况多、载荷大、

载荷谱复杂，结构内部损伤不易检/不可检，试验

技术难度高、风险大、周期长。

在国外，战斗机全机疲劳试验经过多年的发

展与技术积累，能够快速、高效、安全地完成各类

战斗机全机疲劳试验［5］。体现在以下方面：

（1） 国外积木式验证体系。积木式验证体系

对元件、典型结构到部件结构的细节和失效模式

都进行了充分验证，为全机疲劳试验提供了重要

支撑。

（2） 国外试验总体方案策划。在试验方案策

划时统筹考虑部件静力和疲劳试验，总体协调，可

有效缩短总周期，提升效率。F/A-18 战斗机全机

疲劳试验实施周期仅 2 年，但准备周期 2 年、安装

调试周期 2 年，为试验的快速实施奠定了基础。  
F/A-18 战斗机全机疲劳试验效果图如图 1 所示。

（3） 国外试验加载技术。采用精巧的加载装

置和假件接头来实现飞机载荷施加。加载装置多

为硬式单侧双向加载方式，具有传载速度快、加载

精度高、对损伤检查影响小、可有效降低加载规模

等优点，可显著提高试验效率。国外试验加载方

案示意图如图 2 所示。

 

 

图 1 F/A-18 战斗机全机疲劳试验效果图

Fig. 1　Image of F/A-18 full-scale fatigue test
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（4） 国外试验承载技术。多采用一体化框架

系统实现试验载荷施加的承载，系统还配置了扣

重、检查平台、照明、监控等子系统。

（5） 国外试验约束技术。多采用二力杆形式

来约束飞机姿态，实现飞机六自由度约束，同时满

足起落架、发动机等约束位置被动载荷施加。该

方案较稳定、误差较小，约束和被动载荷传递较

快，可有效提高试验效率。

（6） 国外试验动力系统设计。液压动力系统

多采用专用硬式管路，仅在作动缸端部使用软管

连接；气压动力系统选择较粗的管路、充/卸压口，

保证气压与液压加/卸压同步。

（7） 国外试验加载控制技术除了采用先进的

试验控制设备，还在加载控制技术方面进行了深

入地探索和尝试，使试验运行速度得到提高。

（8） 国外飞机损伤检/监测技术。采用声发

射、涡流片、智能涂层等手段对飞机损伤进行在线

实时监测，并大力发展飞机结构健康监测（SHM）

技术，应用在 F/A-18、F22、F35 等战斗机中。

2　国内试验技术发展现状分析

我国在强度试验领域经过了近半个世纪的发

展，建立了较完整的试验体系［6］。以往战斗机型号

（如 J6、JH7、J10 等）均已完成了全机疲劳试验，积

累了丰富的经验，技术得到了大幅提升。近年来，

在国内新型三代、四代战斗机全机疲劳试验中采

用了更先进的试验技术［7］：建立了较为完善的积木

式验证体系；开始注重试验方案策划；采用了更先

进的单侧双向加载、一体化框架承载、撑杆式支持

约束、高安全动力系统等试验实施技术［8］；引入先

进试验加载控制与测量设备，研究先进控制［9-10］与

测量技术［11］；应用了声发射、SHM 等先进的试验

监测技术［12-13］。与欧美等国家和地区的全机疲劳试

验技术相比，试验整体技术已经相当，但在个别方面

还存在一定差距，主要体现在试验积木式验证、总体

规划、部分实施技术以及试验损伤处置等方面。

3　战斗机疲劳试验新技术

在新型战斗机全机疲劳试验［14］中，本文提出

以满足试验新要求为基本目标，同时致力于提高

试验技术、管理和安全水平，打造成强度试验精品

工程的试验新方案：解读相关试验标准，分析新型

战斗机结构特点、技术难点和新的试验技术要求，

进行技术攻关，应用大量新技术、新设备、新方法。

3. 1　实施谱优化与加速实施

战斗机飞行载荷谱［15］是所有类型飞机中最复

杂的，每次飞行都是上万量级载荷循环。某新型

战斗机全机疲劳试验采用随机谱形式，由十余种

交变载荷组成，按照飞—续—飞谱的顺序，进行试

验载荷的施加。在载荷处理、实施谱编制过程中，

进行处理、简化与优化，在保证考核的前提下，以

一套加载系统实现几千种载荷工况的施加。

（1） 载荷实施谱编制与优化技术。根据相关

处理原则建立一个疲劳试验载荷优化模型，目标

为保证主要考核剖面的弯、剪、扭矩的误差平方和

最小且不超过允许值，多目标非线性问题则采用

加权求和的方法建立目标函数并求解。根据处理

后的载荷，按照载荷谱顺序进行实施谱编制，通过

试验控制系统实现疲劳试验载荷谱的施加。

（2） 疲劳试验加速实施技术。进行了控制系

统参数优化、改进加载点形式，解决了加载速度不

均匀、加载点踏步较多的问题；进行了充气加载控

制参数优化、增设充/放气装置，提升了充放气速

度；进行了实施谱优化，依据载荷幅值进行谱加载

时间优化，实现等斜率加载；引入多重加载限制机

制，通过控制加载点误差带、输出能力与执行器限

制等结合，降低了动态加载扰动，在保证加载精度

的前提下提升了运行效率。

全机疲劳试验运行是一个不断优化迭代的过

程，需经过较长的调试、试运行期，待试验参数、指

标和数据达到理想状态后，转入正式运行阶段。

通过该技术，实现了载荷谱的快速优化与加速实

施，缩短了试验调试周期，提升了效率。

3. 2　全硬式单侧双向加载

以拉压垫—杠杆系统加载方式为代表的全硬

图 2 国外试验加载方案示意图

Fig. 2　Image of foreign loading scheme
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式加载技术［16-20］，能准确模拟施加飞机气动、惯性

等载荷并实现飞机单侧双向加载，是试验加载技

术的发展趋势，该技术加载效率高、传载快，可极大

地提高试验效率，释放试验现场空间、避免各类干

涉问题，节约加载点数量，降低试验工作量。本文

提出的新型拉压垫—杠杆系统设计内容含两部分：

（1） 新型拉压垫/剪力块设计技术。优化改进

结构形式，提升了疲劳性能；实现拉压垫/剪力块

三维曲面设计与生产，研制了橡胶硫化模具，拓展

了适用范围，降低了制作成本；拉压垫结构参数化

设计，统一了规格，为实现整机的全硬式加载奠定

了技术基础。拉压垫示意图如图 3 所示。

（2） 双向加载杠杆设计技术。改进了杠杆系

统传载方式，降低了应力水平、提高了承载能力；

合理释放系统自由度，解决了卡滞、摩擦等问题，

提高了传载准确性［21］。杠杆系统示意图如图 4
所示。

新型拉压垫—杠杆系统在前三代基础上进行

了重大改进，加载效率高、传载快，可提高试验效

率、释放试验现场空间、避免干涉，缩短试验实施

周期。现已大规模应用于新型战斗机全机疲劳试

验中，在国内首次实现了全机规模的全硬式单侧

双向加载。

3. 3　高可靠低附加载荷试验支持约束

飞机支持约束［22-23］是进行疲劳试验的基础和

前提，支持方案的合理性直接关系到试验的质量

和试验结果的有效性。新型战斗机全机疲劳试验

对飞机姿态控制、约束点误差有着很高要求，需要

采用一套约束系统满足几千种疲劳载荷工况的飞

机约束与被动加载的需求。本文提出以下新技术：

（1） 垂向撑杆式低附加载荷约束系统设计技

术。垂向约束采用“撑杆式”设计形式，释放了约

束空间，变形后引起的附加载荷降低，且撑杆结构

简单、占用空间小。

（2） 低刚度附加的双发联合约束设计技术。

研制了双发动机自适应对拉约束系统，实现了两

个发动机在对称面上的约束，又不限制其相对变

形，飞机姿态控制更精确。

（3） 无附加载荷双向均载约束设计技术。研

制了双向均载约束系统，采用均载原理使双发载

荷始终保持一致，实现了双发结构无附加载荷的

联合约束，视为 1 个约束点。

（4） 全方位多层次安全保护系统设计技术。

提出结构弹性变形的约束结构强度—刚度匹配设

计技术、全状态多层次保护设计技术，提高了试验

安全性、便捷性和试验效率。

（5） 全状态约束点误差补偿控制技术。本文

首次提出并应用了一种主动点载荷补偿方法，突

破了约束点误差分析、修正与控制技术，约束点误

差及被动加载误差大幅降低。

通过新型约束形式设计，解决了双发动机结

构飞机约束难的问题；通过多种安全措施，全方位

多层次保障试验件安全；通过采用约束点误差补

偿技术，解决了约束点误差超限问题。应用结果

表明，飞机支持稳定、准确，支反力误差满足试验

要求，试验安全性大幅提高。试验支约束系统示

意图如图 5 所示。

图 4 杠杆系统示意图

Fig. 4　Image of lever system

图 3 拉压垫示意图

Fig. 3　Image of tension pad

图 5 试验支约束系统示意图

Fig. 5　Image of restraint system
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3. 4　试验边界载荷的精确高效模拟

试验时需模拟飞机载荷边界条件使其与真实飞

行载荷相近，模拟是否准确直接关系到试验的加载

和扣重准确性。本文提出的边界载荷模拟技术有：

（1） 低附加力加载点设计技术。对系统进行

了自由度设计，考虑连接处的自由度，使系统处于

静定状态，能快速的传递双向载荷，提高了传载稳

定性和可靠性。加载点系统设计效果图如图 6
所示。

（2） 全硬式加载点规划设计。本文提出了全

硬式加载点规划设计方案，考虑每个加载点系统

对应结构的载荷、变形等参数，协调加载点系统固

定位置、行程和长度，能满足试验加载误差要求、

适应结构变形，兼顾加载安全保护。全硬式加载

规划示意图如图 7 所示。

（3） 全机精确扣重技术。针对场地上方无着

力点，向上、斜向扣重难的问题，本文提出了下侧

隐式扣重、斜向加载点扣重、扣重误差分析等技

术，实现了精确扣重，保证了试验考核的真实性。

3. 5　多功能集成化试验综合平台设计

本文提出多功能集成化试验综合平台的设计

理念，以承载框架为核心，兼顾检查/维护平台、监

控与照明等系统设计规划、测控设备规划等方面，

开展多因素耦合分析、集成化设计、仿真与优化等

设计工作，使得平台结构更加安全可靠、子系统更

多、功能更完善、使用更便捷、融合度更高。

（1） 多因素耦合分析技术。针对平台设计需

考虑的多种因素，分为内、外两类，进行分析、解耦

设计，形成了考虑多因素耦合的设计流程。

（2） 综合平台集成设计。引入无顶棚的承载

框架设计理念，引入人机工程学设计概念，提升了

安全性、便捷性，实现了飞机全包围检查；提出了

多系统融合设计思想，提升了系统集成度。

（3） 系统综合仿真分析与优化设计技术。提

出了考虑多因素的主承力结构强度校核、迭代优

化设计、高可靠框架节点设计技术。
试验综合平台的应用，保证了加载点加载满

足试验需求，整个试验的检查与维护工作便捷，提
升了试验的安全性、可靠性。试验综合平台示意
图如图 8 所示。

图 6 加载点系统设计效果图

Fig. 6　Design rendering of the load point system

图 7 全硬式加载规划示意图

Fig. 7　Image of full hard load planning

图 8 试验综合平台示意图

Fig. 8　Image of comprehensive test platform
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3. 6　高安全稳定动力系统设计

试验动力系统的稳定性直接关系到试验成

败。传统的设计方案无法满足新型战斗机更高的

试验要求。因此，本文对包括液压、气压和电力等

三大子系统在内的动力系统，进行优化设计以提

升其安全稳定性。技术创新如下：

（1） 高安全便捷液压系统设计技术。液压系

统为作动器提供液压能，是试验的基本保障条件。

提出了液压系统建模与伺服流量分析、最优路径

管道规划设计、保护模块与作动器分离设计等技

术，编制了液压系统设计流程和规范，提升了系统

的可靠性、稳定性和作业便捷性。疲劳试验液压

系统设计效果图如图 9 所示。

（2） 高安全集成化充气加载系统设计技术。

战斗机油箱容积小、充气压力高、充气加载点多导

致过充加载、充放气速度慢、多点充气协调困难等

问题。提出了高安全集成化充气加载设计与加速

技术，包含：集成化试验充气加载试验台设计、集

成充气台噪声优化设计、多层充气加载保护等技

术。提升了试验安全性、运行速度、加载精度，保

障了试验的安全性和进度。集成化充气台示意图

如图 10 所示。

（3） 高稳定电力系统规划设计技术。所有试

验设备均需稳定的电力供给才能长时间安全运

行。设计、定制了专用配电柜，核心设备分路控制

互不影响；减少插座以避免电涌、接触不良等现

象；设计电磁屏蔽罩、采用双地线保护以降低电磁

辐射的影响；统一规划电路走线、设计专用电线

槽，检查/维护更方便，同时防线缆磨损漏电。有

效地提升了电力系统的可靠性、稳定性。

3. 7　多源异构数据整合分析与同步

试验各类数据是发现结构缺陷、损伤的重要

依据，具有类型多、格式不统一、数据量大等特征。

新型战斗机全机疲劳试验运行速度得到了大幅提

升，对各类试验数据的统一性、同步性和时效性要

图 9 疲劳试验液压系统设计效果图

Fig. 9　Design rendering of hydraulic system

图 10 集成化充气台示意图

Fig. 10　Image of inflatable loading system
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求更高。因此，本文提出了多源异构数据整合分

析与同步技术，主要包括：

（1） 多源异构试验数据融合技术。针对多源

异构试验数据格式不统一、类型多样的问题，研发

了数据整合软件，进行数据的融合，便于数据的联

合分析。

（2） 测、控数据同步性分析技术。针对测、控

数据对同步性要求高的问题，分析了造成时间差

的各种影响因素，提出了一种测、控系统时间同步

方法，建立系统间网络连接及通讯协议，同步时间

误差小于 0. 1 s。
（3） 基于多源数据联合的损伤辨识技术。提

出了一种多源数据联合分析来预判结构损伤的方

法，能提前预警损伤出现的时机、位置等，摆脱了

以往仅依靠人工目视检测损伤的困境。

（4） 实施谱与测控数据相关性分析技术。对

试验测控数据进行相关性分析，揭示测控数据的

分布与变化规律，为载荷谱简化、控制参数优化、

测量数据质量提升等提供了必要的依据。

3. 8　合成孔径相控阵原位检测

新型战斗机全机疲劳试验结构复杂、检测空间

狭小、拆解不便，试验运行速度快导致损伤产生和扩

展快，给疲劳损伤的检测［24-25］提出了重大挑战。本

文引入并改进了一种合成孔径相控阵的原位检测技

术，包括：

（1） 关键结构检测方法分析及仿真技术。基

于损伤特性分析获得结构损伤分布、角度等信息，

充分考虑可达性、可靠性、检测效率等影响因素，

确定合适、有效的检测方法，通过仿真调整检测参

数，筛选出最优的检测工艺和参数。

（2） 关键结构损伤的评判方法及定量方法。

通过开展飞机关键结构对比试块的设计和制造工

艺研究，进行对比试块的检测参数试验，建立连接

损伤特征图谱和损伤判据，形成了一套损伤评判

方法及定量方法。

（3） 超声相控阵原位检测工艺程序。针对飞

机不同位置结构形成了原位无损检测工艺程序，

包括：无损检测方法、适用范围、探头安放的位置、

检测参数、损伤判断依据、损伤定性方法。

依据关键结构特征和受载情况，分析了损伤

分布特征，设计和制造无损检测对比试块；通过无

损检测仿真建立关键结构相控阵检测方法，并进

行模拟验证获得损伤评判标准；以人工刻伤的对

比试块信号为基准，建立损伤定量表征标准。建

立了一套有效的翼身连接接头原位无损检测工艺

和评价体系。解决了新型战斗机多处不可达、不

可检部位的损伤检测难题。合成孔径相控阵检测

示意图如图 11 所示。

3. 9　自动化高可靠声发射监测

声发射是疲劳试验健康监测的重要手段［26］，

在新型战斗机全机疲劳试验中面临自动化程度

低、时效性差、跨结构损伤识别难度大，数据量大

导致干扰多，系统长时间运行稳定性难保证等问

题。本文引入并改进了自动化高可靠声发射监测

技术，包括：

（1） 监测数据高效采集技术。建立了基于远

程控制的高效采集监测策略，“采集+分析”同步

进行，提升了数据采集与分析效率。

（2） 监测数据存储/清洗技术。提出了外挂存

储阵列的海量数据存储策略、“剔除+整合”的数

据清洗预处理方案，提升了存储空间。

（3） 监测数据自动化处理技术。提出了数据

同步、分谱块提取、数据自动统计与可视化分析等

技术，提升了数据自动化处理的效率和精度。

（4） 结构损伤识别预警技术。依据声发射检

测数据，提出了基于积木式策略的损伤识别技术、

基于载荷同步的损伤识别技术，实现了飞机结构

损伤识别预警、损伤位置和发生时刻定位。

声发射等健康监测技术手段的提升和应用，

打破了传统的主要依靠试验后线下无损检测发现

结构损伤的现状，实现了结构损伤的在线监测，可

提前预警损伤位置，为无损检测提供支持。

3. 10　技术应用效果

在新型战斗机全机疲劳试验中，本文研究并

图 11 合成孔径相控阵检测示意图

Fig. 11　Image of synthetic aperture control 
array for damage detection
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应用了多项新技术，给试验提供了更快的速度、更

精确的边界条件、更安全的试验状态、更便捷的作

业环境、更美观的视觉效果。与某第 3 代战斗机全

机疲劳试验进行各项指标对比，如表 1 所示。

一般情况下，随着飞机尺寸和重量变大，疲劳

试验所需的加载通道和试验规模会变大，试验速

度则有所降低。但从表 1 可以看出：新型战斗机全

机疲劳试验运行速度反而比某第 3 代战斗机快了

一倍，这得益于以上新技术的研究与应用。

4　总结与改进建议

我国在战斗机全机疲劳试验技术领域已取得

了显著的进步、达到了全新高度：采用了先进的单

侧双向加载技术、撑杆式低附加载荷约束技术，加

载、约束与边界模拟精度得到大幅提升，提高了试

验品质；采用了多功能集成化试验综合平台、高安

全稳定动力系统，提高了试验的效率、安全可靠性

和便捷舒适性等；采用了实施谱优化与加速实施

技术、多源异构数据整合分析与同步技术，提高了

试验精度、运行效率，同时实现了数据整合、提升

了数据质量；采用了合成孔径相控阵原位检测技

术、高可靠声发射监测技术，实现了对不可达部位

的损伤检测、在线损伤监测，降低了试验风险。

战斗机全机疲劳试验技术仍有提升和发展的

空间，可借鉴国内民用飞机强度试验技术［27］、国外

强度试验技术等。建议：加强疲劳关键件分析能

力，准确预测疲劳薄弱部位并提前制定处置预案；

加强数据分析能力，通过开发程序、自研软件，实

现大数据自动化存储、处理与反馈，实现全机疲劳

试验的实时分析、预警；持续加强损伤检测能力，

引进或研究更先进的检测技术或定制专用检测设

备，及时、有效地发现初始损伤，保障飞机结构安

全；试验在追求试验运行速度的同时应从加载质

量、均匀/协调性、安全性等方面进行全面提高，保

证试验优质运行；尝试在全机疲劳试验中，拓展

“5G+人工智能”的应用，提升试验的效率、时效

性、自动化与智能化程度等。

5　结束语

本文以新型战斗机全机疲劳试验为研究背

景，分析国内外全机疲劳经验、吸取教训，面对新

型战斗机的新结构材料、新功能特点、新试验要

求，策划、研究并攻克了多项新技术，提升了我国

在全机疲劳试验领域的技术水平。

然而，面对我国日益增加的战斗机型号研制

任务、紧张的研制周期、急迫的型号需求，全机疲

劳试验乃至全机强度试验能否按期、安全的完成，

保证战斗机型号早日装备，是未来的主要难题。

因此，全机疲劳试验技术还需持续发展，特别是在

试验加载、实施等传统技术方面遇到瓶颈的时候，

应另辟蹊径，重点发展试验数字化、无线测量、数

据实时预警、结构智能检测、试验多专业协同等技

术，进一步提升试验效率、安全性，才能保障更先

进的战斗机按期装备、形成战斗力。
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