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摘要　 针对全透波段非金属夹层结构的新一代运载火箭卫星整流罩，建立有限元模型，计算了半罩在不同

边界条件下的模态特性．地面模态试验中，采用垂直悬挂和置于海绵垫上多种方式模拟自由边界条件，基于

频响函数和特征值、特征向量辨识半罩模态，基于试验结果采用模型缩聚迭代算法对仿真计算模型进行模

型修正，得到高精度的可供全箭动力学分析和整流罩分离分析使用的有限元模型．
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引言

当运载火箭处于临射状态时，卫星整流罩保护

罩内的卫星不受外界环境的影响，飞行过程中，罩
体外壳构成了火箭有效载荷部分的气动外形，当火

箭飞越大气层时，整流罩使卫星免受气动加热、加
载、噪声等环境因素的危害［１－３］ ．因此，整流罩对于

卫星的顺利升空至关重要．由于整流罩为薄壁壳结

构，且周向刚度小，基频低，受外界干扰或分离时由

于呼吸、扭转和弯曲等模态影响易导致弹性振动，
可能会减小整流罩在分离时与卫星之间的间隙，增
加相碰的危险性［４－６］ ．随着火箭有效载荷包络和复

杂度不断增大，整流罩尺寸不断增大，固有频率不

断减低，获取准确的整流罩模态特性参数，将为全

箭精确模型的建立以及整流罩分离仿真提供重要

支撑．
目前，常规型号整流罩通常采用高强铝合金板

或型材，仅球头前锥段为复材结构，新一代运载火

箭卫星整流罩是一个全透波段采用非金属夹层结

构的卫星整流罩，除了结构尺寸、质量较以往整流

罩有所不同外，动力学特性也存在差异．为了准确

获取新型整流罩的动力学特性，除必要的仿真计

算，地面试验不可或缺，试验中合理地模拟自由边

界条件也是准确获取试验数据的关键之一．
航天器结构的地面试验需针对不同的动力学

结构综合效益、试验需求等选择不同的自由边界条

件模拟方式．典型航天器结构经常采用悬挂或将结

构置于柔软物体上模拟自由边界［７］，如基频较低的

太阳电池阵，地面模态试验有专门的低频悬挂系统

或置于气浮平台上［７］，卫星整流罩可采用橡皮绳直

接悬挂或置于海棉垫上．
新一代运载火箭卫星整流罩为基本对称性结

构，本文基于有限元方法建立了卫星整流罩半罩的

动力学模型，分析了半罩模型自由边界条件下的模

态特性．地面试验分别采用三点悬挂、四点悬挂及

置于海面垫上三种方式模拟自由边界条件，计算了

半罩在不同边界条件下的结构动力学特性，并针对

不同的试验边界条件对整流罩模态的影响进行了

分析研究．最后，基于试验结果对有限元模型进行

了修正，得到了较高精度的有限元模型．

１　 有限元建模及模态分析

新一代运载火箭卫星整流罩透波段采用一体

化设计，由两个蜂窝夹芯复合材料半罩铆接而成，
如图 １ 所示，整流罩分四部分：球头、曲线段、筒段

和倒锥段．
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图 １　 卫星整流罩理论外型

Ｆｉｇ． １　 Ｏｕｔｌｉｎｅ ｄｒａｗｉｎｇ ｏｆ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｆａｉｒｉｎｇ

由于卫星整流罩结构对称性较好，半罩的结构

动力学特性具有代表性的意义，因此这里只研究半

罩的动力学特性．采用 ＭＳＣ．ＰＡＴＲＡＮ 建模，其三维

有限元模型主要由简化的梁、壳等单元构成，倒锥

段与透波段的连接采用刚性单元近似，梁考虑剪切

效应和偏心距，有限元模型如图 ２ 所示．

图 ２　 卫星整流罩半罩有限元模型

Ｆｉｇ．２　 Ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｔｈｅ ｈａｌｆ ｆａｉｒｉｎｇ

采用 ＭＳＣ．ＮＡＳＴＲＡＮ 的 ＳＯＬ１０３ 模块计算得到

自由边界条件下的模态特性．表 １ 列出了固有频率

计算值．低频模态对半罩的弹性振动影响较大［８］，
前 ４ 阶振型分别为扭转振型、ｚ 向振型、ｙ 向振型、ｙ
向振型．仿真计算可初步得到半罩模态特性，由于

复合材料结构受材料、工艺等因素影响较大，需要

地面试验加以验证，并在试验基础上得到更精确的

动力学模型．
表 １　 半罩固有频率计算结果 ／ Ｈｚ

Ｔａｂｌｅ １　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｈａｌｆ ｆａｉｒｉｎｇ ／ Ｈｚ

Ｏｒｄｅｒ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ Ｍｏｄｅ ｓｈａｐｅ
１ ４．３４ Ｔｏｒｓｉｏｎ
２ ７．２８ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｚ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
３ １２．５０ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
４ １８．１３ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

２　 地面模态试验

２．１ 试验准备

２．１．１　 激励点的选择

选择激励点的位置，最显然的方法是以对驱动

点留数的研究为基础的．留数 Ａｉｊｒ借助模态参数由

下面的频响函数表达式定义：
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在纯模态情况下，若按单位模态质量换算，模
态比例系数则为：
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１
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因此，驱动点留数（ ｉ＝ ｊ）为：
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（１）（２）（３）式中 ψｉｒ，ψ∗
ｉｒ 为复值模态位移，λｒ，λ∗

ｒ 为

共轭极点．由（３）式可知，某个或某些自由度对于尽

可能多的模态，当留数值 Ａｉｊｒ较大时，这样的自由度

就是比较好的激励点，当某个 ψｉｒ为零时，意味着激

励点在某一阶模态的一个节点上，将会导致这阶模

态不能检测出来［９，１０］ ．
模态试验流程示意见图 ３．试验中，参试半罩为

全尺寸结构，采用动态激振器施加激励信号，在式

（３）的理论支撑下，结合工程经验及需求选择单点

激励点的位置，并根据预试验结果调整．激振器采

用摆式悬挂的方式，见图 ４［１１］ ．

图 ３　 半罩模态试验示意图

Ｆｉｇ． ３　 Ｆｌｏｗ ｃｈａｒｔ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄａｌ ｔｅｓｔ ｆｏｒ ｈａｌｆ ｆａｉｒｉｎｇ

图 ４　 激振器摆式悬挂安装图

Ｆｉｇ． ４　 Ｐｅｎｄｕｌｏｕｓ ｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎ ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ ｄｒａｗｉｎｇｓ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｃｉｔｅｒ

５４５
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２．１．２　 传感器布置

在整流罩的外表面上布置加速度传感器，传感

器的数目和位置取决于工程上关心频率范围、期望

的模态数目、试件上的关心区域、可用的传感器数．
结合仿真分析和预试验确定传感器位置和个数，测
点的数量和位置应表征在工程有意义频带内各阶

主模态振型的基本轮廓［１０，１１］ ．对于半罩模态试验，
共布置 ２６ 个传感器，具体位置见图 ５．

图 ５　 半罩模态试验测点布置

Ｆｉｇ． ５　 Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ ｐｏｉｎｔｓ ｏｆ ｍｏｄｅｌ ｔｅｓｔ ｆｏｒ ｈａｌｆ ｆａｉｒｉｎｇ

２．１．３　 信号输入及数据采集

激励力为随机白噪声，数据采集的平均次数为

３０～５０ 次，频率分辨率 ０．１Ｈｚ，力信号和响应信号使用

汉宁窗函数．经 ＬＭＳ 数据分析采集系统发出并接收指

令信号，基于频域模态分析法确定每阶固有模态．
２．２　 试验工况

２．２．１　 三点悬挂

半罩地面模态试验需要模拟自由边界条件，地
面试验较难设计出完全自由的边界条件，垂直悬挂

是地面试验经常采用的一种自由边界条件模拟方

式，采用三点悬挂的方式，如图 ６ 所示．

图 ６　 三点悬挂边界条件

Ｆｉｇ． ６　 Ｆｒｅｅ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｔｈｒｅｅ ｈａｎｇｉｎｇ ｒｏｐｅｓ

试验用吊绳为橡胶材料，吊绳刚度对整流罩自

身模态影响很小．吊点的选择除要求整流罩有合适

的悬挂位置，还需保证悬挂后整流罩处于水平平衡

状态．分别对图 ５ 中的 ６ 点 ｚ 方向、１８ 点 ｚ 方向激

励，考虑 ２０Ｈｚ 以内的频率，试验得到的频响函数集

总平均幅值见图 ７．２０Ｈｚ 以内获取了 ５ 阶频率，具
体数值见表 ２．可见，大于 ４Ｈｚ 处有两个较为接近的

频率都为扭转频率，为了进一步验证试验结果的正

确性，接下来将采用不同的自由边界条件模拟方式

做验证性试验．

图 ７　 三点悬挂频响函数

Ｆｉｇ． ７　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｗｉｔｈ ｔｈｒｅｅ ｈａｎｇｉｎｇ ｒｏｐｅｓ

表 ２　 三点悬挂试验频率 ／ Ｈｚ

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｆｏｒ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｗｉｔｈ

ｔｈｒｅｅ ｈａｎｇｉｎｇ ｒｏｐｅｓ ／ Ｈｚ

Ｏｒｄｅｒ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ Ｍｏｄｅ ｓｈａｐｅ
１ ４．００ Ｔｏｒｓｉｏｎ
２ ４．４９ Ｔｏｒｓｉｏｎ
３ ５．９６ ／ ５．８６ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｚ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
４ １１．４３ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
５ １４．４５ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

２．２．２　 四点悬挂

如图 ８ 所示为四点悬挂模拟自由边界条件．１８
点 ｚ 方向激励，试验得到的频响函数集总平均幅值

见图 ９，２０Ｈｚ 以内采集到的频率见表 ３．

图 ８　 四点悬挂边界条件

Ｆｉｇ． ８　 Ｆｒｅｅ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ｆｏｕｒ ｈａｎｇｉｎｇ ｒｏｐｅｓ

６４５
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从图 ９ 中可以看出，前两阶频率值较低，半罩

振型表现为刚体运动，只有一阶扭转模态，为了进

一步验证结果的正确性，考虑将整流罩置于海绵垫

上．

图 ９　 四点悬挂频响函数

Ｆｉｇ． ９　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｗｉｔｈ ｆｏｕｒ ｈａｎｇｉｎｇ ｒｏｐｅｓ

表 ３　 四点悬挂试验频率 ／ Ｈｚ

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｆｏｒ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｗｉｔｈ

ｆｏｕｒ ｈａｎｇｉｎｇ ｒｏｐｅｓ ／ Ｈｚ

Ｏｒｄｅｒ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ Ｍｏｄｅ ｓｈａｐｅ
１ １．２７ Ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｍｏｄｅ
２ ２．１５ Ｒｉｇｉｄ ｂｏｄｙ ｍｏｄｅ
３ ４．４０ Ｔｏｒｓｉｏｎ
４ ５．９６ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｚ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
５ １１．１３ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
６ １４．３６ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

２．２．３　 置于海绵垫上

为了进一步确定半罩 ２０Ｈｚ 以内的非刚体模

态，将整流罩置于厚海绵垫上，见图 １０，频响函数

集总平均幅值见图 １１，采集到的频率见表 ４．激励

点为 １ 点 ｚ 方向和 １８ 点 ｚ 方向，１ 点处于半罩对称

面上，由图 １１ 可见，１ 点激励不能完全激发出第 １
阶扭转模态，相对于悬挂的方式，置于海绵垫上时

增大了整流罩的径向刚度（图 ５ 中的 ｚ 方向），第 ２
阶 ｚ 向频率大于悬吊边界的这阶频率．

表 ４　 置于海绵垫上试验频率 ／ Ｈｚ

Ｔａｂｌｅ ４　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｆｏｒ ｔｈｅ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｎ ａ ｓｐｏｎｇｅ ／ Ｈｚ

Ｏｒｄｅｒ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ Ｍｏｄｅ ｓｈａｐｅ
１ ４．３０ Ｔｏｒｓｉｏｎ
２ ６．０６ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｚ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
３ １１．５２ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
４ １４．５５ Ｂｅｎｄｉｎｇ ｉｎ ｙ⁃ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图 １０　 置于海绵垫上边界条件

Ｆｉｇ． １０　 Ｆｒｅｅ ｂｏｕｎｄａｒｙ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｏｎ ａ ｓｐｏｎｇｅ

图 １１　 置于海绵垫上的频响函数

Ｆｉｇ． １１　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｏｎ ａ ｓｐｏｎｇｅ

３　 仿真模型修正

计算全箭模态和整流罩分离时，需要用到整流

罩的仿真计算模型，因此需要根据试验结果对仿真

模型进行模型修正．比较三种边界下采集到的半罩

模态，三点悬挂在 ４Ｈｚ 处有两阶扭转振型，与半罩

结构动特性不符；置于海绵垫上时，１ 点 ｚ 向激励第

一阶扭转模态没有被完全激发出来，１８ 点 ｚ 向激

励，第 ２ 阶 ｚ 向模态没有被完全激发出来．因此，选
择 ４ 点悬挂的试验结果作为有限元模型修正的依

据．
模型修正在 ＦＥＭｔｏｏｌｓ 商业软件下进行，经过

以下三个步骤：１）设定材料弹性模量为设计变量；
２）目标函数为频率差和 ＭＡＣ 值，目标频率与试验

频率前 ４ 阶相对差值在 ５％以内，目标振型和试验

振型 ＭＡＣ 值匹配在 ０．９ 以上；３）约束参数变化范

围为±１０％．基于模型缩聚———迭代计算，共迭代 ５
步，得到修正后的结果．图 １２ 所示为试验振型（四
点悬挂）与修正后的仿真计算振型对比图，图中，网
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格线表示仿真计算振型，点线表示试验振型，从图

中可以看出试验和仿真模型的各阶振型．表 ５ 中的

计算值为经过模型修正的值，频率相对误差 ＝ （计
算值－试验值） ／试验值，比较表 １ 和表 ５ 可见，修正

后的仿真计算结果和试验结果差异很小，可以作为

新一代运载火箭卫星整流罩的实际频率使用．

图 １２　 试验与仿真计算振型对比

Ｆｉｇ． １２　 Ｍｏｄｅｌ ｓｈａｐｅｓ ｏｆ ｈａｌｆ ｆａｉｒｉｎｇ ｆｒｏｍ ｔｅｓｔ ａｎｄ ＦＥ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

表 ５　 半罩仿真频率 ／ Ｈｚ

Ｔａｂｌｅ ５　 Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ｈａｌｆ－ｆａｉｒｉｎｇ ／ Ｈｚ

Ｏｒｄｅｒ ｔｅｓｔｉｎｇ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ＭＡＣ Ｒｅｌａｔｅｄ ｅｒｒｏｒｓ
１ ４．４０ ４．３７ ０．９５ －０．６８％
２ ５．９６ ５．９７ ０．９５ ０．１７％
３ １１．１３ １１．１０ ０．９６ －０．２７％
４ １４．３６ １４．５９ ０．９６ １．６０％

４　 结论

本文详细叙述、分析了新一代运载火箭卫星整

流罩半罩产品地面模态试验过程，采用不同的方式

模拟了自由边界条件，并研究不同边界条件模拟方

式对半罩模态的影响，试验结果和仿真结果相互验

证，基于试验结果对仿真模型进行了修正，得到了

较高精度的半罩仿真模型可供全箭动力学分析和

整流罩分离使用．从上述分析中可以得出以下结

论：
１）模态试验激励点和测量点的选择关系到能

否获取工程师们关心的频带内完整的频率；
２）不同的悬挂方式都能够获取半罩的模态信

息，四点悬挂 １１Ｈｚ 附近的频率较其他边界偏低，置
于海绵垫上径向频率（ ｚ 向）较悬挂工况下的频率

略高，原因为不同边界条件的附加刚度有差别．
３）基于试验结果的模型修正，可得到精度较高

的仿真计算模型，供后续全箭动力学分析、整流罩

分离分析使用．
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Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 ｎｅｗ ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ ｓｐａｃｅ ｖｅｈｉｃｌｅ，　 ｌａｍｉｎａｔｅｄ ｎｏｎｍｅｔａｌ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｆａｉｒｉｎｇ，　 ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｙｎａｍｉｃｓ，　 ｍｏｄａｌ
ｔｅｓｔ，　 ｍｏｄｅｌ ｕｐｄａｔｉｎｇ

９４５


