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摘 要:振型斜率火箭是姿控系统设计的重要参数,对飞行任务的可靠性与安全性有着至关重

要的作用。依据全箭动特性的测量原理及参数定义,结合三维有限元建模方法和模型修正技术,
全面考虑了速率陀螺、惯组安装位置处的局部刚度对振型和振型斜率的影响,建立了基于局部

细节精细化建模的全箭模态振型斜率预示方法,并总结了3种不同的振型斜率提取方法,提高了

振型斜率的预示精度。同时提供了三维模型振型一维化的方法,解决了使用三维有限元模型计

算弹性运动方程式系数的难题。
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Abstract:Vibrationmodeshapeslopehasbeenaprimaryissueofconcernforattitudecontrolsys-
tem,whichisvitalforflightreliabilityandsafety.Inthispaper,withreferencetotheprincipleof
launchvehiclemodaltestandparameterdefinition,amodeshapeslopespredictionmethodispro-
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0 引言

火箭的模态分析在总体设计中占有十分重要

的地位,主要目的是在动特性分析的基础上,获

取姿态控制系统、POGO设计和载荷计算所需要

的振型和振型斜率。振型斜率定义为结构在某一

阶模态下振型的相对变化率,一直是姿态控制系

统设计的重要参数和关心的首要问题[1-4]。

目前,全箭振动特性试验一直是获取速率陀

螺等敏感元件安装位置局部振型斜率的重要途径。
对于大型运载火箭而言,全箭动特性试验需要投

入数千万硬件加工和试验经费,还可能对研制进
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度产生重要影响[5-6]。另外,地面试验只能开展有

限个状态,全面覆盖运载火箭的各个飞行状态是

不现实的。因此,试验结合仿真的虚实结合技术

是解决这个问题的方法。一方面,仿真计算可以

补充地面试验状态的不足,得到各飞行秒状态的

参数;另一方面,地面试验可为仿真提供修正和

确认的依据。其中,斜率预示技术是运载火箭研

制中非常重要的一项工作,关键是如何提高惯组、
速率陀螺等敏感元件安装位置局部振型斜率的预

示精度。
目前对于需要进行振型斜率预示的型号,一

般建立等效梁模型进行全箭的模态分析[7-9]。这种

模型虽然能够较准确地体现全箭的横向振动特性,
但得到的振型斜率是惯性器件 (惯组、速率陀螺)
安装位置所在的横截面的整体转角,无法提取姿

态控制系统中惯性器件处的局部振型斜率。随着

运载火箭结构尺寸的增加,惯性器件安装位置局

部振型斜率沿圆周方向的变化越来越突出,传统

等效梁模型只能获火箭整体模态信息,无法反映

火箭结构的局部效应对局部振型和振型斜率的影

响。如果惯性器件安装处的局部刚度较弱,则将

导致所谓的局部斜率问题,即火箭的横截面转角

与局部的转角不一致,相应地也会影响姿控系统

的设计。
为了获得惯性器件安装位置处的振型斜率,

本文提出了一种基于局部细节精细化建模的振型

斜率预示方法。采用三维有限元建模方法建立全

箭动力学模型,考虑局部刚度变化对振型和振型

斜率的影响,保证局部刚度的正确还原,并结合

模态试验结果对模型进行修正。通过建立能够反

映全箭结构局部刚度特性的高精度动力学仿真模

型,并采用不同的振型斜率提取方法,获得惯性

器件安装位置处的振型斜率,从而提高模态振型

斜率预示的精度,解决目前采用等效梁模型所预

示的模态振型斜率只能反映横截面整体特性,而

不能真实反映惯性器件安装位置局部振型斜率的

问题。还提出了三维模型振型一维化的方法,为

基于三维模型仿真结果进行控制系统设计提供了

途径。目前已使用该方法对多个运载火箭进行了

全箭动特性预示工作,获得了惯组、速率陀螺安

装位置处的振型斜率,为航天器结构动力学建模、
修正与姿态控制系统设计提供了参考依据。

1 基于三维模型的振型斜率预示方案

为了提高振型斜率的预示精度,首先建立高

精度的箭体三维有限元模型,并对惯组或速率陀

螺安装舱段的模型进行局部细化处理,对惯组、
速率陀螺安装支架进行详细建模,并根据模态试

验结果进行三维动力学模型修正。使用修正后的

模型进行模态仿真计算,提取惯组、速率陀螺测

点处的变形结果,并根据归一化点进行归一化处

理,提取振型斜率。如果有模态试验振型斜率的

实测数据,则进行振型斜率预示与测量值的对比,
计算两者的误差,给出基于三维有限元的振型斜

率预示方法的精度。最后提取全箭一维振型。总

体思路如图1所示。

1.1 基于舱段细节建模的虚实建模方法

为了提高振型斜率的预示精度,需要建立高

精度的全箭三维有限元模型,尤其需要对惯组或

速率陀螺安装舱段的模型进行细化。舱段蒙皮的

局部厚度变化、开口、口盖、环框和梁均需要建

模,在单元属性中予以准确定义,仪器安装板、
惯组和速率陀螺安装支架、井字梁等也需要建立

详细的壳体模型。一般地,考虑到惯性器件自身

刚度较大,可将速率陀螺和惯组简化为集中质量

进行模拟,根据质量、质心位置予以定义,也可

以建立壳单元或实体单元模型进行模拟。惯性器

件与安装板、井字梁或支架之间的连接采用刚性

体约束单元的方式,根据它们之间的连接特征确

定刚性约束的范围,即连接方式、螺栓个数及位

置等,保证局部刚度的正确还原。
在以往的设计中,需对弹性振动特性进行计

算分析的模型均进行了局部细节建模,部分分析

中惯组安装的井字梁、支架等的三维有限元模型

如图2~4所示。
舱段模型建立完成后,将各个舱段进行对接、

组装,得到全箭的有限元模型。采用有限元通用

分析软件Nastran完成全箭模态分析,得到全箭的

各阶模态频率和振型。结合部段或全箭的模态试

验数据,根据测量得到的频率和振型对全箭三维

有限元模型进行修正,使修正后的三维有限元模

型满足主要模态频率误差不超过5%,振型 MAC
值大于90%,得到能够反映全箭动特性的高精度

三维仿真模型。
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图1 基于三维有限元的振型斜率预示方法总体思路图

Fig.1 Principleofthemodeshapeslopespredictionmethods

图2 惯组安装井字梁有限元模型

Fig.2 Finiteelementmodeloftheinertial

measurementunitbracket

图3 惯组支架和惯组有限元模型

Fig.3 Finiteelementmodeloftheinertialmeasurement

unitanditsbracket

图4 惯组安装大梁有限元模型

Fig.4 Finiteelementmodeloftheinertial

measurementunitbeam

1.2 振型斜率提取方法

箭体坐标系定义如下:x 轴沿箭体纵向,由头

部指向尾部;y 轴为俯仰方向,由Ⅰ象限指向Ⅲ象

限;z轴为偏航方向,由Ⅳ象限指向Ⅱ象限,如图

5所示。

图5 箭体坐标系示意图

Fig.5 Coordinatesystemofthelaunchvehicle

箭体纵向、横向及扭转特性的计算是求解式

(1)的广义特征问题[10]
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Kϕi-ω2
iMϕi=0 (1)

式中,K 为箭体结构的总刚度矩阵;M 为箭体结构

的总质量矩阵;i为模态阶次,i=1,2,…,n;

ωi 为箭体的第i阶圆频率;ϕi 第i阶特征向量。
每个节点有3个平动和3个转动自由度,每个

节点的特征向量ϕi_N 为3个方向的平动位移和转

角所组成的向量:ϕi_N ={uxi_N,uyi_N,uzi_N,

rxi_N,ryi_N,rzi_N}。
将特征向量按指定节点进行归一化处理,归

一化点应选取反映火箭整体模态、数值较大且易

被试验验证的节点,一般选择箭体整流罩顶点。
选取归一化点6个自由 度 分 量 ϕi_0 ={uxi_0,

uyi_0,uzi_0,rxi_0,ryi_0,rzi_0}中的最大绝对值

ui_0 ,将节点的特征向量ϕi_N 除以 ui_0 ,得

到节点归一化的特征向量ϕi_N ={􀭵uxi_N,􀭵uyi_N,

􀭵uzi_N,􀭵rxi_N,􀭵ryi_N,􀭵rzi_N}。
得到全箭的各阶模态振型及各节点的特征向

量后,有3种振型斜率提取方法。

1.2.1 振型差分法

按横向振动理论,若把火箭视为轴对称结构,
在直角座标系下,振型斜率可按式 (2)计算

ϕ'俯仰 =
Δuz

Δx

ϕ'偏航 =
Δuy

Δx
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(2)

式中,Δuy 和Δuz 分别为火箭横轴y 向、z 向的相

对振型变化量,Δx 为 火 箭 纵 轴x 几 何 尺 寸 变

化量。
只要能计算出惯性器件安装位置处附近节点

的固有振型,即可采用差分法计算振型斜率。

1.2.2 振型拟合法

从理论上说,振型斜率和固有振型存在导数

关系。因此可以计算出火箭各节点的固有振型,
经过归一化处理后,拟合出火箭的振型曲线,对

该振型曲线求一阶导数,得到振型斜率曲线,再

带入关注位置的坐标,即可得到该位置处的振型

斜率值。计算公式如下

ϕ'俯仰 =
duz(x)
dx

ϕ'偏航 =
duy(x)
dx
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(3)

式中,uy(x)和uz(x)分别为火箭横轴y 向、z向

的振型,是x 的函数。
以上两种方法是适用于梁模型 (或将三维模

型缩聚为梁模型),得到的振型斜率是测点位置截

面的平均结果。在三维模型中,将振型斜率测量

截面所有节点的振型斜率提取出来,进行平均处

理,可近似为采取该方法的结果。

1.2.3 直接提取法

使用精细化三维有限元模型进行模态计算后,
直接提取惯性器件质心点处的特征向量,在箭体

第i阶模态下,惯性器件质心点C的特征向量ϕi_C

为3个方向的平动位移和转角所组成的向量:ϕi_C

={uxi_C,uyi_C,uzi_C,rxi_C,ryi_C,rzi_C}。在

质心点归一化的特征向量􀭺ϕi_C 中,沿箭体纵轴方

向的平动部分􀭵uxi_C 表示该阶模态的纵向振型分

量,沿2个横轴方向的平动部分􀭵uyi_C,􀭵uzi_C 分别

代表该阶模态的俯仰和偏航平面的振型分量,绕

箭体纵轴的转角􀭵rxi_C 代表该阶模态的扭转振型分

量,绕2个横轴的转角􀭵ryi_C,􀭵rzi_C 分别代表偏航

和俯仰振型对应的振型斜率。
振型斜率的方向按如下定义:如果振型方向

是Ⅰ-Ⅲ方向,则测点的正向斜率为􀭵rzi_C,铰连向

斜率为􀭵ryi_C;如果振型方向是 Ⅱ-Ⅳ 方向,则测

点的正向斜率为􀭵ryi_C,铰连向斜率为􀭵rzi_C。
提取振型斜率后,需进行振型斜率符号的归

一化,根据QJ3285-2006 《导弹与运载火箭模态试

验方法》,通常取特征点的振型斜率符号为负。因

此,从有限元计算结果提取的测点振型斜率,也

根据这一原则进行调整。当归一化点的振型斜率

为负时,测点的振型斜率符号不变;当归一化点

的振型斜率为正时,测点的振型斜率符号统一

变号。
如果模态试验测得了惯性器件质心点处的振

型斜率,则进行试验测量值和仿真计算值之间的

比较,通常计算两者的相对误差,以百分数形式

表示。当斜率提取点位于振型波幅点附近时,此

时振型斜率的数值本身较小,可以考虑用试验-计
算的绝对误差表示。

1.3 三维模态振型一维化方法

控制系统设计需要的运动方程式系数计算,
需要各个站位的振型及振型斜率值,本质上是一

维振型。因此,需要将使用三维模型计算得到的

模态结果一维化表示。经过多种提取方法的对比

研究发现,将三维模型中与主振方向相切的测点

处的振型作为该截面的振型值,能够最大限度地
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消除振型的局部皱褶特征,避免了法向振型、截

面平均振型的局部呼吸效应。
对于弯曲振型,选取芯级和内分支蒙皮上与

主振方向相切的节点 (对于俯仰方向的弯曲振型,
取位于Ⅱ象限或Ⅳ象限上的节点;对于偏航方向

的弯曲振型,取位于Ⅰ象限或Ⅲ象限上的节点),
取振型向量中的相应平动位移分量,或位于两个

象限两点的平动位移分量的平均值,作为该轴向

站位 (轴向位置坐标)的振型,以节点的轴向位

置坐标为横轴,以位移分量或平均位移分量为纵

轴,即可得到全箭的一维弯曲振型;对于纵向振

型,选取芯级和内分支蒙皮上的所有节点,将同

一轴向位置节点的纵向平动位移分量取平均值,
作为全箭的一维纵向振型;对于扭转振型,选取

芯级和内分支蒙皮上的所有节点,同一轴向位置

节点的扭转振型分量取平均值,作为全箭的一维

扭转振型。

2 实例分析

根据上述方法,对某运载火箭开展了有限元

建模、全箭弹性特性预示,得到全箭的弯曲、扭

转、纵向模态,为模态试验设计提供参考;并根

据试验结果对全箭有限元模型进行修正。进而计

算得到飞行状态下的弹性数据,获得惯组基座和

速率陀螺安装处的振型斜率,为姿控系统设计提

供参数。
表1给出了基于修正有限元模型的模态计算结

果与试验结果的对比。可见,修正后的空箱状态

有限元模型,全箭各主要模态的仿真与试验结果

获得较好一致性,计算和试验频率误差小于6%,
振形MAC值大于94%,表明了全箭有限元模型的

可靠性。

表1 空箱模态结果初步对比

Tab.1 Comparisonoflaunchvehiclemodeshapewithoutpropellant

振形描述 三维振形图 振形对比 (红线代表试验,蓝线代表计算)

一阶弯曲Ⅰ-Ⅲ

一阶弯曲Ⅱ-Ⅳ

二阶弯曲Ⅰ-Ⅲ

二阶弯曲Ⅱ-Ⅳ

一阶纵向

三阶弯曲Ⅰ-Ⅲ

三阶弯曲Ⅱ-Ⅳ

  采用修正后的全箭模型对火箭实际飞行的各

个秒状态进行动特性预示,获得全箭的动特性,
得到了惯组和速率陀螺安装处的振型斜率,并与

试验结果进行对比,如图6所示。可见,采取本文

方法,取得了很好的振型斜率预示效果。
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(a)一阶弯曲Ⅰ-Ⅲ方向陀螺位置

(b)一阶弯曲Ⅱ-Ⅳ方向陀螺位置

(c)二阶弯曲Ⅰ-Ⅲ方向陀螺位置

(d)二阶弯曲Ⅱ-Ⅳ方向惯组位置

图6 各飞行秒状态振型斜率预示结果

Fig.6 Modeshapeslopespredictionresultsin

differentflightconditions

3 结论

本文结合模态试验数据和模型修正技术,提

出了基于局部细节精细化建模的全箭振型斜率预

示方 法。充 分 考 虑 惯 性 器 件 安 装 位 置 处 的

局部刚度对振型和振型斜率的影响,通过局部结

构精细化建模,将影响结构刚度的因素带入模型

中,获得精度较高的箭体结构三维动力学模型,
并形成了完整的全箭振型斜率预示、分析及结果

提取技术。该方法相较等效梁模型,能够更精确

地模拟惯性器件安装位置处的局部刚度,提高了

振型斜率预示的精度。另外,建立了三维模态振

型一维化方法,解决了三维有限元模型计算弹性

运动方程式系数的难题。
目前在多个工程项目中的应用结果表明,该

方法的使用有效地提高了模态分析和斜率预示的

效率与精度,与试验结果形成相互对照参考,可

为速率陀螺选位、局部结构设计改型、控制系统

设计提供支撑和依据,为总体、结构、导航与控

制专业的设计工作提供了技术支撑,提高工作的

效率。
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