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基于飞行工作模态分析的飞行器动载荷识别研究
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摘要　基于飞行遥测振动数据，本文提出了基于工作模态分析的飞行器动载荷识别方法．首先，详细介绍了

ＥＲＡ环境激励模态辨识方法的理论．其次，给出了飞行器结构动力学建模方法．再次，提出了基于工作模态

辨识的飞行器动载荷辨识计算工作流程，详细分析了其中的注意点．最后，通过算例验证了方法的可行性，

其中基于飞行器飞行振动遥测数据，采用环境激励模态辨识方法辨识其各时刻的模态，包括模态频率和模

态振型，再利用振动响应的模态叠加原理和模态正交理论，获取各时刻飞行器低阶模态的响应，再结合模态

剪力和模态弯矩进行动载荷识别．

关键词　模态辨识，　ＥＲＡ，　工作模态，　动载荷，　振动，　载荷识别
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引言

高超声速飞行器在空中飞行过程中，不可避免

地会受到大气扰动的影响，由于该扰动使得高超声

速飞行器出现低频整体弹性响应，由此产生的飞行

器上的分布载荷称为动载荷，该载荷与扰动激起的

模态数目、阶次以及该阶模态响应有关，一般是由

低阶模态影响，且从低阶到高阶影响逐渐减弱，因

此对于模态频率较低的飞行器，其动载荷在整体载

荷中所占成分较大，必须考虑．基于此，基于各类实
测数据的飞行器载荷辨识成为了重要研究内容．

动载荷辨识作为结构动力学的一个逆问题，是

根据结构动力学特性和实测响应估计结构所受的

动态载荷，学者们在该方面进行了大量的研究．周
盼和张权［１］对动载荷识别时域方法的研究现状与

发展趋势进行了综述，分析了各自的优缺点．Ｋａｚｅ
ｍｉ［２］提出了利用应变的时间积分识别动载荷，研究
结果表明利用应变第三时间积分求解的载荷精度

很高，且无需应用正则化，其对测试噪声和传感器

位置均不敏感，识别结果稳定．程良彦等人［３］采用

小波反卷积方法对拱结构的冲击激励辨识进行实

验研究．识别载荷与实测载荷整体吻合很好，但由
于小波的紧支性构造的数据较离散，造成冲击激励

的上升沿、下降沿识别结果差．常晓通和闫云聚［４］

为避免传统载荷识别过程中产生的矩阵求逆病态

和对初值敏感及累计误差等问题，将遗传算法应用

到载荷识别过程中，将此动力学的反问题转化为结

构动力学正计算，并且利用遗传算法进行寻优得到

最优参数，从而得到待识别载荷时间历程的估计．
通过仿真计算，所识别载荷计算振动响应与测量响

应的误差为７％．杨帆和张方［５］针对工程结构中的

薄板系统，基于正交小波级数分解理论，构造正交

小波基函数，将待识别的分布动态载荷在正交小波

基空间中进行小波级数分解，从模态理论出发给出

了小波级数系数与结构测点响应信息的线性关系，

计算出小波系数，通过小波重构，还原薄板结构表

面承受的分布动载荷．本文的载荷识别理论适用于
各种不同载荷类型．

另外，对于高超声速飞行器的低频工作模态辨

识，需要采用环境激励模态辨识技术．该方法不需
要测量激励型号，而仅依靠各通道的时域响应数据

进行系统的模态辨识．环境激励模态辨识技术的程
序是：首先，进行数据采样；然后对采样数据进行自

相关和互相关计算，在进行多个测点的模态参数识

别处理中，需要选取某个测点做参考点．一般情况
下，选取响应较小的测点做参考点，计算其它测点
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与该参考点的互相关函数．然后，将计算出来的互
相关函数作为输入数据，利用如ＩＴＤ法、ＳＴＤ法、复
指数法、ＡＲＭＡ模型时序法以及 ＥＲＡ法等时模态
参数辨识方法进行参数识别．目前，该方法已应用
于桥梁、高层建筑、汽轮机、飞机和汽车等的模态参

数识别［６－１１］．
综上所述，对于高超声速飞行器动载荷设计，

缺少飞行过程中的动载荷辨识，因此无法直接获得

其对飞行器飞行载荷的贡献比例，也无法验证设计

时的计算结果；另外，对于高超声速飞行器，其飞行

过程中的动载荷测量较为复杂，往往加速度响应较

容易获取，因此如何利用常规的加速度测量结果进

行动载荷辨识需要进行研究．基于此，本文提出了
基于工作模态分析的飞行器动载荷识别方法，其中

利用飞行器飞行振动遥测数据，采用环境激励模态

辨识方法辨识其各时刻的模态，包括模态频率和模

态振型，再利用振动响应的模态叠加原理和模态正

交理论，获取各时刻飞行器低阶模态的响应，再结

合模态剪力和模态弯矩进行动载荷识别反算．

１　模态辨识技术

本文采用 ＥＲＡ法进行飞行器工作模态辨识．
ＥＲＡ法属于一种多输入多输出的时域整体模态参
数辨识方法．原理是利用实测的脉冲响应数据或自
由响应数据来构造 Ｈａｎｋｅｌ矩阵，采用奇异值分解
的方法，求得系统的特征值与特征向量，从而求得

模态参数．该方法由于使用了现代控制理论中的最
小实现原理，使得计算量大大减小，有很好的精度，

是目前最完善、最先进的模态参数辨识方法之一．
对于ｎ维线性系统，当振动系统响应采用加速

度传感器测量时，振动方程用向量可表示为：

ｙ（ｔ）＝Ａｙ（ｔ）＋Ｂｆ（ｔ）
ｚ（ｔ）＝Ｇｙ（ｔ{ ）

（１）

设离散时间点为 ｋ＝０，１，２，…，采样时间间隔
为Δｔ，则 ｔ＝ｔ０＋ｋΔｔ，对公式（１）Ｚ变换并整理后
有：

ｈ（０）＝ＧＢ；ｈ（ｋ）＝ＧＡＡｋ－１１ Ｂ１ （２）
构造Ｈａｎｋｅｌ矩阵：

Ｈ（ｋ－１）＝

ｈ（ｋ） ｈ（ｋ＋１） … ｈ（ｋ＋β－１）

ｈ（ｋ＋１） ｈ（ｋ＋２） … ｈ（ｋ＋β）

   

ｈ（ｋ＋α－１） ｈ（ｋ＋α） … ｈ（ｋ＋α＋β－２











）

（３）

整理得：

Ｈ（ｋ－１）＝ＰＡｋ－１１ Ｑ （４）

其中，Ｐ＝ ＧＡ ＧＡＡ１ … ＧＡＡα－１[ ]１
Ｔ
；

Ｑ＝ Ｂ１ Ａ１Ｂ１ … Ａβ－１１ Ｂ[ ]１ ，α、β分别为能
观、能控指数．

令ｋ＝１，对Ｈ（０）做奇异值分解 Ｈ（０）＝Ｕ∑
ＶＴ，可推导出：

ｈ（ｋ＋１）＝ＥＴＭＵ∑
１／２（∑ －１／２ＵＴＨ（１）∑ －１／２）·

∑１／２ＶＴＥＬ （５）

其中，ＥＴＭ＝ ＩＭ，０Ｍ，…，０[ ]Ｍ ；ＥＬ＝ ＩＬ，０Ｌ，…，０[ ]Ｌ
Ｔ．

又Ａ１＝∑
－１／２ＵＴＨ（１）∑ －１／２；Ｂ１＝∑

１／２ＶＴＥＬ；

ＧＡ＝ＥＴＭＵ∑
１／２

设系统矩阵Ａ的特征值矩阵为Λ，特征矢量矩
阵为ψ′，由指数矩阵的性质，从而知 Ａ１的特征矢
量与Ａ的相同，Ａ１的特征值矩阵为：

Ｚ＝ｅΛΔｔ＝ｄｉａｇ（ｚ１，ｚ２，…，ｚ２ｎ） （６）

式中Ｚ的对角矩阵元素为 ｚｉ＝ｅλｉΔｔ，ｉ＝１，２，…，
２ｎ；Ａ的特征值矩阵Λ＝ｄｉａｇ（λ１，λ２，…，λ２ｎ），且

λｉ＝
１
Δｔ
ｌｎｚｉ（ｉ＝１，２，…，２ｎ） （７）

由此可确定各个模态振动的固有频率、阻尼比

和模态矩阵：

固有频率　ωｉ＝
１
２π
（λｉ

Ｒｅ）２＋（λｉ
Ｉｍ）槡

２；

阻尼比　ξｉ＝
Ｒｅ（λｉ）
ｗｉ

；

模态矩阵　Φ＝Ｇψ

２　飞行器结构动力学模型

飞行器采用梁质量块动力学模型，如图 １所
示，各分站质量以带质量的０维单元连接在各节点
上，模型各舱段的刚度由该舱段的材料以及等效厚

度的形式给出，梁单元采用变截面铁木辛克梁有限

元模型，由于飞行器为连续气动外形，因此各节点

处截面半径不相等，因此采用如公式（８）的型函数
导数与材料参数矩阵乘积在单元长度上积分的方

法，得到各单元的刚度矩阵．

图１　飞行器结构动力学模型

Ｆｉｇ．１　Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

９７１
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［Ｋｅ］＝∫
ｌ

０
（ＥＩＢＴＢ＋ｋＧＡε２ＮＴＮ）ｄｘ （８）

其中，单元上任意一点的转角为 θ＝ｄｖｄｘ－β，β

＝－ε［Ｎ］［δ］，［δ］＝［ｖｉ θｉ ｖｊ θｊ］Ｔ，［Ｎ］＝

［２／ｌ１ －２／ｌ１］Ｔ，ε＝（６ＥＩｌ）／（
１２ＥＩ
ｌ ＋ＧＡｌｋ），

ｌ为梁单元长度，ＥＩ（ｘ）为梁单元的抗弯刚度，Ｇ为
舱段对应材料的剪切模量，Ａ为某坐标处截面面
积，ｋ为剪应力修正因子，这里假设剪应力的分布
与弹性力学中悬臂梁的剪应力分布相同，可以得到

ｋ＝２（１＋ν）４＋３ν
．［Ｂ］＝［Ｂ］－６εｌ（２

ｘ
ｌ－１）［Ｎ］，［Ｂ］

为梁单元的型函数对坐标的二次导数，［Ｎ］为梁单
元的型函数，有：

Ｎ＝

１－３ｘ２／ｌ２＋２ｘ３／ｌ３

ｘ－２ｘ２／ｌ＋ｘ３／ｌ２

３ｘ２／ｌ２－２ｘ３／ｌ３

－ｘ２／ｌ＋ｘ３／ｌ













２

，

Ｂ＝ｄＮ
２

ｄｘ２
＝

－６／ｌ２＋１２ｘ／ｌ３

－４／ｌ＋６ｘ／ｌ２

６／ｌ２－１２ｘ／ｌ３

－２／ｌ＋６ｘ／ｌ













２

梁单元的质量矩阵采用集中质量单元，将各分

站质量以及转动惯量填入对应节点位置，其中对应

节点的转动惯量计算公式如（９）所示．

Ｊ＝

ｍｅ
２（Ｒ

２＋４６ｈ
２），对于端点

ｍｅ
２（Ｒ

２＋１６ｈ
２），{ 对于中间点

（９）

其中，ｍｅ为该站上的集中质量；Ｒ为该站处的弹体
半径；ｈ为处于端点时取它与相邻点间距之半；处
于中间点时取它相邻的前后两点间距之半．

基于以上给出的单元刚度矩阵和质量矩阵，进

行总刚度矩阵和质量矩阵的组装，从而得到飞行器

的结构动力学模型．

３　飞行器动载荷辨识计算流程

图２给出了基于某一段遥测数据的飞行器动
载荷辨识的计算流程．首先是基于振动遥测数据的
飞行工作模态辨识，其中对多个通道的飞行振动遥

测数据进行预处理，使用带通滤波筛选出低频模态

所在频带的信号，再对信号进行重采样，减少信号

长度，通过环境激励下模态辨识方法进行模态辨

识；其次是由于飞行过程中的飞行器分布质量和模

态质量是无法辨识的，因此根据理论计算模型得出

对于时刻的质量分布以及模态质量计算值，使用辨

识后的模态频率对低阶模态剪力和模态弯矩进行

计算；再次，根据辨识的模态利用模态正交性分离

出低阶模态的响应；最后结合模态弯矩和模态剪力

计算结果得到飞行器动载荷的反算结果．

图２　计算流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

计算过程中有几个处理注意点：

ａ）模态剪力和模态弯矩的计算方法使用前提
由于计算过程中是混合了基于遥测数据辨识

和理论计算模型的，尤其是模态剪力和模态弯矩的

计算方法，因为天地差异的存在，模态频率辨识值

一般与计算值存在一定的差异，本文计算模态剪力

和模态弯矩时模态振型、分布质量和模态质量为计

算值，模态频率为辨识值，这样可以提高计算准确

度．综上所述，辨识模态与计算模态间的差异需要
进行分析，尤其是模态振型的差异，因此在使用该

计算方法前，需要对两模态振型的正交性和一致性

进行检查和分析．
ｂ）低阶模态位移计算方法
低阶模态坐标下的响应计算是基于多个通道

的遥测数据，使用模态正交性计算出模态坐标下的

响应，但由于动载荷是由模态剪力和模态弯矩与模

态位移的乘积计算出来的，而飞行振动遥测数据一

般是使用加速度传感器测得，因此采用模态正交性

计算出的模态响应是模态加速度的响应，因此需要

对其进行处理从而得到模态位移值，本文采用了对

短时间的模态加速度的响应进行频域分析，对分析

结果转化为模态位移的频域分析结果，以此得到模

态位移的均方根值，再假设其为正态分布，对均方

根值放大３倍得到９９％概率的模态位移响应值．

０８１
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４　算例

４．１　飞行器工作模态辨识
图３给出了针对某一段遥测数据的模态参数

辨识的计算流程．首先对数据进行预处理，再使用
带通滤波筛选出待辨识频带的信号，再对信号进行

重采样，减少信号长度，最后通过模态辨识方法进

行模态辨识．

图３　工作模态辨识计算流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅａｎａｌｙｓｉｓ

图４　处理前后参考点信号的功率谱密度曲线对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙｏｆ

ｔｈｅｓｉｇｎａｌｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｆｉｌｉｔｅｒ

图５　时频分析结果

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｕｌｔｏｆｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎａｌｙｓｉｓ

选择一段１．５ｓ长度的信号，对其进行预处理，

由于原信号采样频率为５１２０Ｈｚ，而飞行器动载荷
主要由低阶模态构成，因此低通滤波器频带选择为

２００Ｈｚ进行滤波．
对信号处理后的功率谱密度分析结果和时频

分析结果分别如图４和图５所示，从图上可以发现
低频的谐振峰位置在４５Ｈｚ和８８Ｈｚ左右．

原始信号共４个通道，分别对其使用以上预处
理方法进行处理后，采用 ＥＲＡ模态辨识方法对飞
行器的工作模态进行辨识，模态频率和振型的辨识

结果如表１所示．对比可以发现，辨识的低阶模态
频率与计算值相差最大２．２５％，从而互相验证了
辨识结果和计算模型的准确性．

表１　模态频率辨识结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｓｕｌｔｏｆｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎａｌｙｓｉｓ

Ｏｒｄｅｒ
ｆｉｅｑｕｅｎｃｙ

Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ（Ｈｚ） ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ（Ｈｚ） ｅｒｒｏｒ（％）
ｄａｍｐｉｎｇ
ｒａｔｉｏ（％）

１ ４５．２５ ４４．２５ ２．２５ ２．９６
２ ８７．４１ ８６．３１ １．２７ １．７１

４．２　飞行器低阶模态坐标下的响应计算
根据以上的飞行器工作模态辨识的结果，利用

模态振型的正交性，求解前两阶模态的模态加速度

响应．在此之前，首先对比辨识模态和理论计算模
态，典型模态对比结果如图６所示．从图上可以发
现，辨识结果与理论计算结果基本一致，吻合较好．
据此计算出前两阶模态的模态加速度响应曲线如

图７所示，根据模态加速度计算结果，对其进行频
域分析后，得到一阶模态位移均方根值，再乘以３
得到一阶模态位移９９％概率估计值如表２所示．
由于二阶模态位移响应过小，因此后续反算飞行器

动载荷时仅计算一阶模态动载荷．

图６　辨识模态和理论计算模态对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｍｏｄａｌ

ｓｈａｐｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

１８１



动　力　学　与　控　制　学　报 ２０１７年第１５卷

图７　前两阶模态的模态加速度响应曲线

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｆｉｒｓｔｔｗｏｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓ

表２　模态位移响应均方根值

Ｔａｂｌｅ２　ＲＭＳｏｆｍｏｄａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅ

Ｏｒｄｅｒ ＲＭＳｏｆｍｏｄａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅ
１ ３．２６×１０－６

２ ３．２６×１０－８

４．３　飞行器动载荷反算
根据理论模型计算得到的一阶模态剪力和弯

矩，根据模态位移响应９９％概率的估计值，计算得
到飞行器分布动载荷分布结果，包括动剪力和动弯

矩反算结果，分别如图８和图９所示．

图８　动剪力反算结果

Ｆｉｇ．８　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｈｅａｒ

图９　动弯矩反算结果

Ｆｉｇ．９　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｏｍｅｎｔ

５　结论

对于高超声速飞行器动载荷设计，缺少飞行过

程中的动载荷辨识，因此无法直接获得其对飞行器

飞行载荷的贡献比例，也无法验证设计时的计算结

果；另外，对于高超声速飞行器，其飞行过程中的动

载荷测量较为复杂，往往加速度响应较容易获取，

因此如何利用常规的加速度测量结果进行动载荷

辨识需要进行研究．针对该问题，本文提出了一种
基于工作模态辨识的飞行器动载荷辨识的方法，其

无需采用动应变测量和标定等特殊方法，利用最易

获取也是最普遍测量的飞行振动遥测数据，采用环

境激励模态辨识方法辨识其各时刻的模态，再利用

振动响应的模态叠加原理和模态正交理论，获取各

时刻飞行器低阶模态的响应，再结合模态剪力和模

态弯矩进行动载荷反算．
通过研究，可以得出以下结论：

ａ）低阶模态振型辨识结果与理论计算结果较
为一致；

ｂ）通过本方法可以获得飞行器动载荷分布反
算结果，为获得动载荷占飞行载荷比例以及验证动

载荷设计方法提供支撑．
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