
书书书

第
!"

卷第
#

期

#"#"

年
!

月

振动!测试与诊断

$%&'()*%+,-.')/-%(

"

01)2&'131(/4 5-)

6

(%2-2

,%*7!"8%7#

9

:

'7#"#"

!"#

#

;"7;<!="

$

>

7?(@-7-22(7;""!A<B";7#"#"7"#7";<

基于
$%&

'

()*

法的
+

型折叠机翼的模态实验
!

郭翔鹰!

"

张
"

杨!

"

颜文瀚!

"

王成刚!

"

张
"

伟
%北京工业大学机械结构非线性振动与强度北京市重点实验室

"

北京"

;"";#!

&

摘要
"

C

型折叠机翼在大气中飞行时会呈现不同的形态"其结构动力学特性变化明显"对其模态特性的分析是研究

其结构特性的重要研究方法'首先"简要介绍模态分析技术以及
D%*

E

09F

法识别模态参数的基本原理(其次"结

合试验模态分析和工作模态分析方法"对设计加工的
C

型折叠翼模型在不同折叠形态下进行了模态实验(最后"对

获得
C

型折叠机翼实验模型的前
=

阶模态参数'结果表明"

C

型折叠板在不同折叠角度下"各阶模态振动差异很

大"其中折叠角度为
G"H

时"结构更加稳定'

关键词
"

D%*

E

09F

(可变体飞行器(折叠机翼(模态特性(模态分析技术(模态参数

中图分类号
"

IJ#

(

KL;;J7;

引
"

言

近年来"随着飞行器设计的迅速发展"航空工业

对飞行器提出了更高的要求"要求新一代飞行器能

够同时适应高空巡航与低空高速俯冲等不同种类的

飞行任务"并且始终保持良好性能'可变体飞行器

因可以对不同飞行状态下飞行器外形的自适应变化

的特点"迅速成为研究热点)

;

*

'

C

型折叠翼飞行器

是一种经典的变体飞行器的设计概念"其中对于其

可折叠机翼部分的结构动力学分析是一大重点和难

点'对于
C

型折叠翼这类复杂结构"系统的模态参

数作为结构动力学特性分析的基础"是新型飞行器

结构设计优化的重要参数之一'因此"对
C

型折叠

机翼的模态特性分析具有十分重要的意义'

模态分析根据获取模态参数的方法不同大体可

以分为#有限元模态分析!实验模态分析和工作模态

分析'其中有限元模态分析是一种数值方法"应用

最为广泛'

M(

E

N1'

等)

#

*利用有限元模态分析方法

%

+-(-/11*131(/3%N)*)()*

E

2-231/O%N

"简称
PQ9

&

研究了
C

型折叠翼飞机的振动模态"此后也有很多

研究都是通过数值方法求解了类似结构的动态特性

和前几阶模态振型)

JA=

*

'有限元模态分析方法的缺

点是无法精确分配结构的质量和刚度分布"很难确

定结构阻尼和连接刚度等边界条件"因此对于此类

复杂结构的模态分析实验广泛应用于航空!航天!机

械!土木等研究领域)

<AB

*

'实验模态分析和工作模态

分析是两种不同的模态实验手段"主要区别就在于

是否需要对于输入信号的反馈"因此为了准确识别

结构的模态参数"文中同时采用了两种实验方法'

D%*

E

09F

模态识别算法是在
#""!

年由比利时

R0M

公司开发完成的"目前国内有很多基于此中模

态参数识别方法的研究'王爱玉等)

G

*利用
D%*

E

A

09F

方法"采用多点激励单点响应的锤击测试"识

别了某型高射机枪的
;;

阶模态参数"成功验证了其

结构的稳定性'高云凯等)

;"

*使用
R0M

系统的

D%*

E

09F

识别模态成功提取了汽车内空腔的结构

模态和声学模态用以研究车身声固耦合的共振现

象'中国运载火箭技术研究院)

;;

*也运用
D%*

E

09F

原理对飞行器的工作模态和地面实验模态参数进行

了提取和对比"成功识别出了飞行器的模态参数"并

进行了模态验证'

笔者采用
R0M

多通道信号采集分析系统对
C

型折叠机翼实验模型进行了模态实验"首先采用传

统的锤击法"多点激励多点测量获取响应点的信号"

并识别出该实验模型的模态参数'此外"考虑到飞

行器机翼在工作环境%即飞行状态&下"翼面主要受

横向的气动载荷为模拟器工作环境"采用了工作模

态分析技术"对模型施加横向激励"采集如上响应点

的信号"识别其工作模态参数"并通过模态参数验

证"对比分析实验数据"得到实验模型的模态参数'
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"

模态分析的原理和数学模型

模态分析技术实质上是结构动力学的逆向分

析"是根据结构的固有动力学属性%即固有频率!

阻尼和模态振型&描述结构的振动特性的分析

过程'文中研究的
C

型折叠机翼模型是一个多自由

度系统"如图
;

所示'图中#

!

;

"

!

#

"

!

J

分别为
C

型

机翼模型的内板!中间板和外板(

!

为中间板与水平

方向夹角"称为折叠角(

!

;

"

!

#

"

!

J

为
J

块板受到横

向的均布载荷'

图
;

"

C

型折叠机翼模型图

P-

6

7;

"

KO13%N1*%+CA2O)

:

1N+%*N1NT-(

6

模型中"

C

性折叠机翼模型各个部分之间通过

刚性铰链相连接"通过内部的作动器和机械结构进

行折叠与展开动作"机构在变形时"内板与固定端相

连接"中间板在一定的角度范围内转动"外板始终与

内板保持平行'

根据振动理论"其动力学微分方程可表示为

!
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其中#

#

"

%

#

"

"

#

分别是结构的节点位移!速度!加速度

列阵(

!

"

$

"

&

分别为结构的质量!阻尼!刚度矩阵(

(

为节点等效的载荷列阵'

因为分析的是结构的固有特性"故载荷
(U"

'

方程%

;

&的特征方程为

&

"
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%

$

#

!

&

"
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#

&

其中#

#

"

$

分别为相位和特征频率'

对于结构的模态分析的主要目的就是为了求解

方程%

#

&"从而得到固有频率%特征值&以及振型%与

之对应的特征向量&'

现将系统的微分方程%

;

&进行拉布拉斯变换"从

而可以将方程从时域转换到频域"方程形式如下
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系统的传递函数
*

即系统的位移频响函数矩

阵是系统矩阵
)

的逆矩阵
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其中#

)N

>

)

%

'

&和
N1/)

%

'

&分别是矩阵系统矩阵
)

的

伴随矩阵和行列式'

将系统的频响函数写成如下形式
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其中#

+

,

和
+

!

,

为第
,

阶模态向量%互为共轭&(

#

,

为第
,

个特征值(

-

%

*

"

&为响应自由度
#

与参考自

由度
*

之间的频响函数(

+

为实验频率带宽内提供

给结构的动态响应模态数'

-

"

$%&

'

()*

方法的基本原理

比利时
R0M

公司在参考当前作为工业标准的

最小二乘复指数方法%

*1)2/2

W

&)'1?%3

:

*1X1X

:

%A

(1(/-)*31/O%N

"简称
RMYQ

&的基础上"利用一种全

新的频域分析方法以改进时域分析上的易产生虚假

模态!稳态图较为混乱!模态定阶困难等缺点"这种

模态识别方法就是
D%*

E

09F

算法"又称多参考最

小二乘复频域法%

*1)2/2

W

&)'12?%3

:

*1X+'1

W

&1(?

E

N%3)-(31/O%N

"简称
RMYP
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'

在
D%*

E

09F

算法中"采用最小二乘频域法求

解模态振型"其极点
A

留数模型的拟合函数)
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其中#

/0

为极点(

,

K

0

为模态参与因子(

$

0

为模态振

型(

1

2

和
3

2

分别为上下残余项(

!

为复共轭矩阵'

在求解时"通过特征值分解等计算频响函数中

的实值系数"可以求得极点
/0

和模态参与因子
,

K

0

"

然后选择不同的任意取样频率列出一系列的方程

%

<

&"将非线性问题做线性化处理"利用线性最小二

乘法求解式中的不同阶的模态振型
$

0

以及上下残

余项
1

2

和
3

2

'

.

"

模态实验过程与结果分析

./,

"

实验模态分析

J4;4;

"

实验方案

本次实验模态分析过程是对结构使用冲击力锤

施加脉冲激励"通过力传感器将激振力反馈给数据

S#J"

第
#
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型折叠机翼的模态实验



采集系统"在结构测点处使用加速度传感器测的响

应"结合输入和输出信号"估算出频响函数"并识别

系统模态参数'

在实验模态分析中"所用到的仪器设备包括#

R0MMY959M

多通道数据采集仪!

R0M K12/7

*).;!9

数据采集分析系统!

Z4[

系列
\YD

压电式

!=;S

型高精度加速度传感器和
DYZ

冲击力锤'模

态实验平台简图如图
#

所示'

图
#

"

实验模态装置图

P-

6

7#

"

QX

:

1'-31(/)*3%N)*)()*

E

2-21X

:

1'-31(/1

W

&-

:

31(/2

J7;7#

"

C

型折叠机翼结构模型

根据每一个测点位置以及实验模型特点"在

R0MK12/7R).

中建立一个可以准确描述的形象化

模型"对于数据分析系统在对应计算频响函数的过

程至关重要'此外"为了避免选取测点位置出现在

结构的振型节点上而采集不到振动信号"本实验选

取了模型
J

个部分的衔接点和
J

等分点等特征点"

总计
;#

路传感器布点位置"尽量保证所得信号可以

完整描述模型的模态振型"同时尽量避开结构的节

点"结构以及布点示意图如图
J

所示'

图
J

"

测点布置示意图

P-

6

7J

"

KO1*%?)/-%(%+/12/-(

6:

%-(/2

J7;7J

"

实验结果

实验中"使用
R0MK12/7*).

中
\3

:

)?/K12A

/-(

6

模块)

;!

*采集振动数据"分别在测点附近选取最

佳激励位置"使用力锤依次对
;#

个测点进行
]

方向

敲击"并对对应测点的频响函数取
=

次有效值平均'

之后利用
D%*

E

09F70%N)*9()*

E

2-2

模块进行模

态参数估计"计算出极点稳态图"如图
!

所示"从而

得到了
C

型折叠机翼在不同形态下%折叠角分别为

<"H

"

G"H

"

;#"H

&的前
=

阶模态振型!固有频率以及阻

尼比"如表
;

所示'

图
!

"

模态识别极点稳态图

P-

6

7!

"

KO12/).-*-])/-%(N-)

6

')3%+)

:

1X12

表
,

"

不同形态下
+

型折叠机翼模型的前
0

阶模态参数

123/,

"
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模态阶次

<"H G"H ;#"H

固有频

率$
L]

阻尼

比$
^

固有频

率$
L]

阻尼

比$
^

固有频

率$
L]

阻尼

比$
^
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图
=

为
C

型折叠机翼模型在不同折叠角度下的

前
=

阶模态振型图'

B#J

振
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"

试
"

与
"

诊
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图
=

"

C

型折叠机翼不同形态下前
=

阶模态振型

P-

6

7=

"

KO1+-'2/+-+/O%'N1'3%N12O)

:

1%+N-++1'1(/

+%'32%+CA2O)

:

1N+%*N-(

6

T-(

6

./-

"

工作模态分析

""

工作模态分析"又称工况模态分析"目前已经

成为大型结构动态分析的基本方法'工作模态分

析实验与传统模态实验的不同之处在于"在实验

过程中不需要测试激励信号"而是使用各个测试

点的自功率谱和互功率谱密度函数代替频响函

数"计算各测点互功率谱函数的集总平均"通过矩

阵的
R_

分解!奇异值分解!特征值分解等数学方

法识别模态参数"不仅可以大大简化测试过程"节

约时间和成本"还可以更好地模拟结构在工作环

境中外激励下的模态振动'

J7#7;

"

实验方案

为了验证上一节中实验结果"同时"模拟
C

型

折叠机翼在飞行状态下受到横向的气动载荷的情

况"对实验模型设计了工作模态实验"使用激振器对

模型横向施加简谐扫频激励%

"

"

="L]

&"测点位置

与之前相同"识别前
=

阶模态参数'

本实验所用仪器#

R0MMY959M

多通道数据采

集仪!

R0MK12/7*).;!9

数据采集分析系统!

Z4[

系

列
\YD

压电式
!=;S

型高精度加速度传感器!函数信

号发生器和功率放大器"实验平台如图
<

所示'

图
<

"

工作模态实验仪器

P-

6

7<

"

I

:

1')/-%()*3%N)*)()*

E

2-21X

:

1'-31(/1

W

&-

:

31(/2

J7#7#

"

实验结果

通过设定函数信号发生器"确定输出信号为

"

"

="L]

正弦扫频信号"调节功率放大器"确定合

适的激励振幅"利用
R0MK12/7*).

软件
M-

6

()/&'1

K12/-(

6

A9Ǹ)(?1N

模块进行数据采集"设置
;

次采

样时间为
J"2

"数据采集
J

次取平均'最后"用
0%A

N)*9()*

E

2-2

中
I

:

7D*%

E

09F

模块对结构的低阶

工作模态进行识别"得到了清晰的不同折叠角度下

的的极点稳态图%如图
S

所示&'

结构前
=

阶模态参数包括固有频率和阻尼比"

如表
#

所示'而工作模态振型与试验模态振型基本

一致"由于篇幅问题"文中不详细列出'

G#J"
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图
S

"

不同形态下
C

型折叠机翼模型的工作模态稳态图

P-

6

7S

"

KO12/).-*-])/-%(N-)

6

')3%+)

:

1X12%+N-++1'1(/

+%'32%+CA2O)
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数据结果分析

通过对比实验模态分析与工作模态分析的实验

结果"发现
#

种实验方法得到的结果有一定的偏差"

但是模态振型基本一致"固有频率数值非常接近"在

工作模态分析中也只有个别阶次的模态未被识别

出"应该与激励方式有关系'图
B

为
#

种方法得到

的前
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阶固有频率的对比'
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动大多为简单的弯曲或者小幅的扭转振动"而中间

板和外板的模态振动形式较为多样"在不同形态下"

呈现弯曲和扭转振动交替出现或者是弯曲和扭转的

耦合振动'

0

"

结
"

论

;

&

C

型折叠机翼在折叠角度为
<"H

和
G"H

时"结

构各阶固有频率值的变化规律非常接近"同时"对应

的每一阶固有频率均小于折叠角度为
;#"H

时的固有

频率'

#

&

C

型折叠机翼模型在不同形态下"前几阶

模态振型呈现一定的规律性#从低阶到高阶"外板

都是弯曲振动模态和扭转振动模态交替出现(中

间板在折叠角为
G"H

是基本呈现面内变形"而在其

他两个角度"则是弯扭耦合的振动模态"折叠角为

;#"H

时"变形最为明显(靠近固定端的内板的模态

振型在不同形态下基本一致"都是简单的弯曲和

扭转的振动模态"在折叠角为
G"H

时"内板振动较

为剧烈'

J

&对于结构整体而言"折叠角度为
G"H

时"结构

的动态特性更加稳定"因为此时结构各个部分的前

=

阶模态振型基本都为小幅的弯曲振动"且在其他

折叠角度下变形最复杂的中间板在此种形态下只有

面内变形'
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