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机翼带外挂颤振模型模态

试验与参数识别

南京航空学院 张令弥

摘 要

本文介绍了带外挂风洞颤振模型模态试验与参数识 别方法
。

重 点放在如何

提高结果的可靠性和精度上
。

利用我们研制的识别程序
,

在通用计算机上识别

了前九阶模态的全部模态参数
。 3

采用了四种数据检验手段以保证试验数据和识

别结果的可靠性与精度
。

一
、

引 言

为了满足飞机颤振和动力响应的设计指标
,

并进一步进行颤振和响应的主动控制
,

以

及对有限元模型进行修改
,

需要准确地测试其结构动力特性
。

时飞机这样的复杂结构系

统
,

提高所要识别的模态参数的可靠性和精度
,

仍是一个值得研究的课题
。

近几年来
,

国外航空
、

航天领域十分重视采用导纳频响测试和参数识别技术的模态

分析方法
,

已成功应用于飞机部件 8如 9 一# 的垂直尾翼:〔
’〕和全机 8如; 0 7 <6 = 一 ># >及其

改型:
〔幻地面振动试验

,

带有主动控制系统的颤振模型的洞外洞内试验 8? 9一�> 机 翼 带

外挂:
〔≅〕
等

。

本文中的试验研究对象是机翼带外挂颤振模型
。

重点放在提高试验模态分析的可靠

性和精度
。

故以复模态振动理论为基础
,

采用我们近年来研制的模态参数识别 程 序
〔#〕,

并运用多种手段检验试验结果的可靠性和精度
。

在不增加特殊试验分析设备的情况下
,

达到了预期的高精度试验结果
。

二
、

频率域模态分析理论基础

+ 度线性离散系统动力学微分方程为

〔Α 〕Β无Χ十 〔& 〕Β无Χ Δ 〔Ε 〕Β Φ Χ二 Β Γ 8 Η :Χ 8 Ι :

式中〔Α 〕
、

〔Ε 〕
、

〔& 〕一般为实系数对称方阵
,

以们正定
,

〔Ε 〕
、

〔& 〕正定或半 正 定
。

设初始条件为零
,

两端迸行 ϑ Κ Λ 1Κ Μ 7
变换

,

得

〔Ν
∀

〔汀〕Δ
Ο 〔& 〕Δ 〔Ε 〕〕谧Π 8 − :Χ二 弋9 8 ￡ :Χ 8 ∀ :

简记为

Φ ! ≅年 ∃ 月收到
。
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〔Θ 8
‘ :〕王Π 8

‘
:Χ二 Β9 8 ￡ :Χ

、、了
�

�
产

 !月往�才

‘
、了∀、〔�� # ‘ ∃〕%& #

￡ ∃ ∋二 %( # 名 ∃ ∋

其
,护

〔) # ￡ ∃〕∗ 〔+ # ￡ ∃〕
一 , 二

, − .〔+ # / ∃〕
− 0 1〔+ # ‘ ∃〕

称为广义动柔度矩阵或传递函数矩阵
。

令凡和 %冲
2

∋分别为满足式 # 3 ∃ 对应的齐次方程的特征根和特征向量
。

对于一 般 粘

性阻尼系统二者皆为复数
,

共扼成对出现
。

对于稳定的亚临界阻尼系统
,

可设

/ 1

∗ 一 , 1

4 .日
, /节∗ 一 ,

,

一 .日
,

# 5 ∃

它满足以下特征方程

6
− 0 ‘〔+ #

/ ∃〕一 1
/“〔7〕4

‘ 〔0 〕4 〔兀〕8一 9、:  # ￡ 一 / ,

∃ #
￡ 一 ; 节∃

一 8、 ∋ 耳 # /
,
4 +,

·/ 4 # , , 十 日, , ∃ 一 <

1 之 �

令
#。 2

和/1 为第
1
阶复模态频率∀ 和阻尼比

,

则有

,
1

∗ 屯
,

。
,

日
1

∗ 杯 = 一 醉。
1

# > ∃

据 # ? ∃ 式
,

〔) # ; ∃〕元素为
￡ 的有理分式函数 2 分母为 ‘ 的 + 6 次多项式

,

分子为 3

# 6 一 � ∃ 次多项式
。

传递函数矩阵可以
/ 2

为极点展开

〔) #
￡
∃〕二

6 ≅
Α Α Α Α Α

、

勺 : Β月
1

!
∀

〔月了∃ �
, 。 、

≅

二 —一
Χ

—
一

宁
与

一
Δ 一 Χ 一诬 一 � 吸 ‘ 少

1

廿八
‘ 一 / , ‘ 一 Ε 2 ≅

式中〔Φ
1

〕为对应极点
/ 1

的留数矩阵 # 〔左幻为其共扼 ∃
。

方程 # Γ ∃ 两端左乘〔+ #
‘ ∃〕# ‘ 一 / 1

∃
,

然后令
￡

〔+ # / 1

∃〕〔Φ
1

〕∗ Η

由此可知〔Φ
1

〕的一列与%本∋成正比
。

同理
,

两端右乘

并转置
,

注意到

〔+ #
￡
∃〕

Ι
∗ 〔+ #

‘
∃〕

故有

〔+ #
; 1

∃〕〔妊
1

〕
了二 Η

这又证明了〔Φ
1

〕的一行与钟
,

∋
了

成正比
。

于是可得

∗ ; , ,

可得

# ‘ 一 / 1

∃ 〔+ #
‘
∃〕

,

然后令
￡ ∗ ; 1

、、3、、.ΗΗϑΚ
叮、了≅∀、

〔Φ
2

〕∗
Λ冲

,

∋ %冲
,

∋
了

Μ
,

其中Μ
,

为比例常数 #一般为复数 ∃
,

可以证明以“

Μ
2

∗ %劝
1

∋
了

〔3 5 2

〔7 〕4 〔Ν 〕〕%中
1

∋

当系统阻尼为结构阻尼或比例阻尼时
,

钟1∋ 蜕化为固有振 型 %本∋
。

从 而 可 得 Μ
1

∗

,3 队。
1 ,

其中 日
,

∗ 杯 � 一 醉。
1 , 。

,

∗ %小1∋
了

〔7〕%小冷为第
1 阶实模态 质 量

。

将 式 # Ο 入

# Π ∃ 代入 # Γ ∃ 式即得传递函数矩阵和实模态参数的解析关系式

∀ 显然
, 。1 ∗

∋
/ ,

∋
,

在文献〔5 〕中称本振频率
,

它不 同于无阻尼 固有频率〔。〕
。
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Β币
Ν

Χ Β币
Ρ

Χ
了

8� Σ
+又Θ6

〔二 # 。 ∃〕一 (
%小

,

∋ %小
,

∋
丁 Α

。
,

# 5 3
4 3乙

,

。
1 / 4 。子∃

/ 忍 4 3 乙
2

。
, / 4 。于

式中 %示∋二 %小
1

∋≅ 杯辰为归一化固有振型
,

和留数有如下解析关系

%示∋ %示∋
丁 Χ 一 3 �。〔月

,

〕氏

令 ‘ ∗ .。
,

传递函数矩阵的第 夕行 Ρ 列元素) #了。∃
。, 即为 Σ 坐标激振

、

Ρ

# � � ∃

坐标测量

的频率响应函数

6

、 # .。∃
。。
一 艺

Α

小
。,

中Μ ,

= # Η 子一。
3

∃ 4 .+七
1

<
1

。
# � 3 ∃

显然
,

单点激振
、

多点 # Ρ Δ �
,

3 ,

⋯
,

6 ∃ 测量所得到的频率响应和全部实模态 参 数

确立了唯一的对应关系
。

三
、

模态试验测试技术

导纳频响测试有两类先进技术
;

一是瞬态或随机宽频带激振
,

&& Ι频响分析
2 一是

稳态正弦激振
,

对力和响应信号
“

跟踪滤波
” ,

然后确定频响数据
〔幻

。

前者优点是 速 度

快
,

缺点是信噪比较低
、

频率分辨率较差
。

后者的优缺点则反之
。

我们采用二者结合的

方法
,

先用宽频带激振
、

& &Ι 分析技术确定各模态的大致频率
2
然后再在各模态附近作

高分辨率数字扫描分析
,

打印出频响结果
。

图 � 和图 3 分别为单独机翼和带双外挂两种

状态的伪随机激振
、

&&Ι 分析所得的自谱和频响曲线
。

在所测频段
,

前者有 5 个模 态
,

后者有 �Τ 个模态
。

式 Υ。 ‘ΗΗ 夕 主3 5 万 :
;
�

刀∀ �叮 5Η Η价 5 �3 Ο八3Ο 万8 ;

飞

几8万

、、

户户%才
丫

与与

一一
必丫丫

图� 激振力和加速度响应的功率谱

& =ς
∀

� Σ< Ω 0 1 印0 0 Ξ 1 Ψ Ζ < [ 0 ∴ 0 = Ξ , Ξ =<  [< 1 0 0 ,  − , 0 0 0 80 1 , Ξ= <  10 /Μ <  / 0

为了使试验结果与对象的有限元数学模型相对应
,

测量点即选为有限元结点
。

试件

有限元模型见图 Τ
。

激振器通过力传感器和一个微型接头与试件相连
,

连接点选在靠近翼根位置 # Σ ∗
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Υ Υ 3

Τ Τ
Τ 一一 Τ

Υ

Τ Τ Τ
Τ

一
Τ Τ

Τ
Τ

Τ 一

一
Υ
一 一

Υ
Τ

Τ
一

,

Τ Τ 一
一一 一 Τ Τ

Υ

Τ 2 2 一 2 2

一2
2

2
2 2 2 2 2 2 2

2 一2
Υ

才
Ν � Σ

双 ∀ Σ �

∀ ��
一

∀ �∃ ς ∀ �∃

乙.+

尸尸肠衬衬
ΩΩΩΩΩΩΩ 八八一汁瓜瓜

111111111
333

人 �Σ 弓∗乃 泞 ∀� ∃ 万 �
Ν
�

刀
Ν Θ 0/

一

Ο 00 Ξ
Ι
泞 ∀ �∃ ς ∀� ∃ Α 卫

Ν �

乙1刀

沙

厂厂卜价价
入入入

与与与认勺
八八

、、

ΒΒΒΒΒΒΒΒΒΒΒΒΒ

图∀ 频率响应曲线 8;0Ψ
7

图 :

9 <=
3

∀ 9Ρ 7Ζ 5 7 6 7[ Ρ 7 ΟΛ 0 6 Ο 7 7 5 Ρ ∴ 7 8; 0 Ψ 7 , � 75 Ρ ∴7 :

∀  :
,

以便最大程度减少附加质量的影响
。

响应信号由微型加速度传感器 8重 Σ
3

�克: 和

电荷放大器得到
。

由于供模态参数识别的频响数据是有量纲的 8加速度导纳频响
Ν

� ς ] = :
,

测试系统

的标定精度直接影响到归一化振型的精度
,

我们采用了系统标定法
〔幻

。

用10] =标准质量

块作为系统标定对象
。

在试验全频段 8 0 一≅∃ ∗Ξ Ι :内测得加速度导纳频响值为 Σ
3

Σ  # Υ

Σ
3

Σ  ∃ ,

误差小于 ∀ 肠
。
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图 ≅ 试件有限元模型

9<=
3

≅ 9<6 <Η7 7 17 ⊥ 7 6 Η ⊥ 0 Ψ 7 1 0 Γ Η_7 Η7 ΟΗ ΟΛ 7 7<⊥ 7 6

四
、

模态参数识别及结果

尽管本试验对象属于小阻尼系统
,

可以用实模态参数描述其动力学特性
,

在编制识

别程序时
,

仍以复模态理论关系式 8 > : 作为依据
。

由 8 > : 式识别出复频率ΟΡ 和复 留

数且
,

后
,

根据式 8� � :
“

取出
”

实振型即可较好地解决这一问题
。

在式 8 > : 中令
￡ 一 ⎯。

,

分离ΟΡ
、

月
,

实
、

虚部
Ο Ρ

α 一 Κ
Ρ

Δ ⎯日
Ρ

%
Ρ

二 5 Ρ

Δ ⎯。
,

8� ≅ :

可得

+ �

Ξ 8⎯。 :
。, 一
习 厂

85 ,

:
。, Δ Ι 8。

,

:
。, 3

85 ,

:
。 ,
一 ⎯ 8。

Ρ

:
。 ,

、
3 ∀ 二

β 3 Ν
。

χ 、

δ 又

而
万

3

χχ 万一一百 万一 下 一又一 �ΤΥ 万一牙万二
一二西一 、

一 Β
Τ

、
、 � 工 & 一

Ρ 4 � 4 Μ ς

Ω 认 Ρ

甲 4 、山 一 尸
Ρ ς 以 Ρ

宁 4 又ϑ, 一 尸
Ρ
⎯ ς

式中+
,

表示实际测试频段内的模态数 8+
】

ε + : χ
Ξ 二和Ξ 悉为补偿模态尾 截 而 引 进 的

“

剩余导纳
” 。

其中5Ρ
、 。 Ρ 、

Κ3
、

日
,

8 Ρ 二 �
,

∀
,

⋯
,

+
1

: 和Ξ 悉
、

Ξ 居皆为待识别 参 数 8共

#+
Ν
Δ ∀ 个 :

。

对应各测试频率。 ,
8 < α � , ∀ ,

⋯
,

+ 。 ,

一般要求+ 。φ #+
,
Δ ∀ :

,

可得 + 。

个非线性代数方程
。

以对应各。 , 的频响实测值和估计值的总均方差为目标函数 8可表示

为待识别参数的泛函:
,

模态参数识别问题就转化为非线性最小二乘优化问 题
,

可 由迭

代法求解
〔, 〕。

表 �
、

表 ∀ 为第一模型模态识别结果
。

第二个模型各状态模态频率和阻尼比可参阅文献〔! 〕
,

文中还给出了振型图
。
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表 � 机翼各模态频率和阻尼比

Α 0 Ψ Κ 1 ΓΡ 7 Ζ 5 7 6 7 [ Κ 6 Ψ Ψ Κ ⊥ Λ <6 = Ρ Κ Η<0 0 Γ Η_ 7 η <6 = ⊥ 0 Ψ 7 1

只
,
一

、
、

、

二一⋯
�

⋯
∀

⋯
≅

� #

一一一
⋯

一

Γ
,
8Ξ Ι :

七
,
8ι :

#  
3

# � # ≅
3

> � ! ≅
3

∃ ≅ � �
3

Σ ≅ � ∀
3

�

Σ
3

# � Σ
3

� # Σ
3

#! Σ
3

! Σ �
3

∀!

表∀ 机翼带双导弹各模态频率和阻尼比

∋ Κ γ17 ∀ Α 0 Ψ Κ 1 ΓΡ 7 Ζ 5 7 6 7 [ Κ 6 Ψ Ψ Κ ⊥ Λ <6 = Ρ Κ Η<0 0 Γ

Η_ 7 η <6 = ⊥ 0 Ψ 7 1 η <Η_ Ηη 0 7 Φ Η7 Ρ 6 Κ 1 ⊥ <Ο Ο <17 Ο

ϕ⋯
一

二二三二⋯
2

⋯
∀

⋯
2 2 2

兰
2

上 2 2

δ
2

止
2

2 2
2

Ν,Ρ88κΝ Ν �
≅

Ν
·

Ν
。

⋯
≅

Ν
3

Ν
�

⋯
≅

ΝΝ
#

⋯
‘

1
‘

⋯
>

�
≅

开万升
�

� �

⋯

⋯
∀

Ν
·

∀

⋯

� Σ Σ
3

# � �≅
3

!

Σ
,

∃ >

� ∀ � ≅

∀ Σ
3

� ≅ � #
3

�

Σ ∃ Σ
3

 Σ

五
、

精度检验与讨论

为了保证测试频响数据的可靠性和模态参数识别精度
,

我们采用了多种检验手段
。

�
3

频响数据重复性检验
Ν

在试验开始和结束时
,

分别对若干相同测点作重复频 响

子
8Ψ。

Χ 。

、
一一

3

# Σ

召∗

Σ

一 ∀ Σ

3 # Σ

一 ∃ Σ

≅Σ # Σ � Σ > Σ � Σ Σ � �Σ ∀ Σ Σ ∀� Σ ≅ ΣΣ Γ 8.ΒΘ :

9 <= #

图魂 互易性检验结果

) 7 Ο5 1ΗΟ 0 Γ Ρ 7 7<Λ Ρ 0 7 <Η[ 7_7 7]
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测试
,

∀

结果是各模态附近的频响数据误差小于 � ι一功肠
。

3

频响数据互易性检验
Ν

由频响矩阵的定义发现
,

它具有互易性
,

即 λ 点激振
、

Ζ

点测量的频率响应与 Ζ 点激振
、

λ 点

测量的结果 相 同
。

图 # 为 ∀ 
、

≅∀ 两

点对应的一对加速度导纳 频 响 曲 线

8;
0 Ψ 7图:

,

二者相符良 好
。

在反共

振频率附近略有差异
,

是由于这两点

均有激振安装螺孔
,

使加速度计略偏

实际坐标点所致
。

≅
3

模态频率和阻尼精度 检 验
Ν

对于线性系统
,

模态频率和阻尼比理

论上应与测点坐标无关
。

实际识别结

果有一定分散性
。

均方根分散度误差

可以作为一种精度检验指标
。

本试验

频率统计误差小于 Σ
3

� 肠
,

阻尼 比统

计误差小于  肠
。

#
3

振型精度正交性检 验
Ν

用 所

识别的归一化振型数据所得归一化模

态质量矩阵最大非对角元素低于 ι
,

优于国内外 �Σ 肠的精度 指 标
。

各 状

态正交 性 检 验 结果见文献〔! 〕
。

�
3

曲线拟合检验
Ν

这是一 种 模

态参数识别精度和频响测试数据可靠

性的综合检验手段
。

即用识别出来的

模态参数构造频响数学模型
,

作 出拟

合 曲线
,

比较与实测数据点的差异
。

图 � 为机翼一个测点 + [ Ζ 5 <Ο Η 曲线拟

合情况
。

本试验的一个特殊问题是试件属

于轻小复杂结构
。

整个机翼模型不到

图� + [Ζ 5 呈ΟΗ曲线拟合

9<=
3

� + [Ζ 5 <ΟΗ
, � 7 5 Ρ ∴ 7 Γ<ΗΗ<6 =

∀
3

�公斤
,

翼尖 # 个结点总重仅 �Σ 克左右
。

如用一般共振法确定振型
,

即使用 Σ
3

� 克重

的微型加速度计
,

也将导致较大误差
。

表 ≅ 为用参数识别法和一般共振法得到的后缘一

排结点一阶振型结果
,

在翼尖处 8Ζ α � ∀ : 共振法的相对误差达 ∀� 肠
。

,

表 ≅ 机翼后缘一阶振型

∋ Κ γ 17 ≅ � Η_ Α 0 Ψ 7 Ο_ Κ Λ 7 0 Γ Η Ρ Κ <1<6 = 7 Ψ = 7 0 Γ Η_ 7 η <6 = ⊥ 0 Ψ 7 1
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六
、

结 语

本试验研究表明
,

导纳测试
、

参数识别是一种行之有效
、

精度较高的试验模态分析

方法
。

特别对轻小颤振模型结构
,

本方法比共振法和多点激振纯模态识别技术有明显的

优越性
。

所采用的稳态正弦激振
、

数字相关分析的频响测试技术
,

比宽频带激振
、

99∋

分析技术精度高
。

第一模型参数识别利用自编程序在 > Σ 机上完成
,

第二模型在微处理

机上完成
。

测试设备只需通用频响分析仪和国产功放
、

激振器
、

传感器和电荷放 大 器
,

便于推广使用
。

本文提出的各种检验手段
,

给予试验模态分析结果的可靠性和精度以恰

当的保证
。

本技术的缺点是参数识别数据准备工作量较大
,

这是 由于脱机处理所致
。

近

来
,

我们已研制成功了联机模态识别技术
。
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