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气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型修正方法
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摘要：本文气囊着陆缓冲系统的冲击动力学模型修正问题。首先，建立了典型气囊着陆缓冲系统的冲击动力学仿真分析模型，考虑到结构动力学模型和气囊模型的相互独立性，提出对回收舱模型和气囊系统模型分别进行修正的分级修正思路；其次，定义关键点处冲击响应解决了试验数据采样频率和试验触发不一致带来的计算结果与试验结果比较问题；针对气囊着陆缓冲系统冲击动力学响应的典型特征，定义冲击响应置信因子评价计算结果与试验结果之间的吻合程度；以关键点冲击响应的试验数据与计算结果之间的误差范数作为修正目标函数，引入增广径向基函数构造修正变量关于修正目标的代理模型，将模型修正问题转换为优化问题进行求解；最后，通过典型气囊着陆缓冲系统冲击动力学试验和计算验证了本文方法的有效性。
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引  言
为节约研制经费，缩短研究周期，可以采用仿真分析手段对气囊着陆缓冲系统的着陆缓冲性能进行模拟。准确可靠的气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型是开展仿真分析的前提条件。模型修正技术是获得准确可靠的气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型的一种行之有效的方法。
近三十年以来，模型修正技术在结构动力学领域得到深入发展，国内外研究工作者针对结构动力学各个领域提出了多种有限元模型修正的方法[1-3]，其中以基于模态参数型修正方法发展相对较早，应用最为广泛。目前基于灵敏度的模型修正已有成熟的解析公式和有效算法[4]。Dascotte对修正方程的性态问题进行了研究[5]。Friswell等人提出了一种基于子空间的修正参数选择方法[6]，还对修正方程求解进行了讨论[7]。此外，Friswell还讨论了阻尼的不同处理方法对模型的影响[8]。Khodaparast等人采用非概率型描述方式对考虑不确定性的模型修正问题进行了探讨[9-10]。
相对而言，考虑非线性因素的模型修正问题研究起步较晚，于上世纪九十年代才逐渐开展开来。Francois等人以多自由度系统为对象，比较了在瞬态时域响应下基于最小二乘法和主分量分解两种修正方法[11]。John等人通过特征抽取压缩数据规模，采用代理模型技术完成了带不确定性冲击问题的模型修正[12]。Hasselman等人基于主分量分解技术对非线性模型相关性、修正以及不确定性量化进行了研究，并通过数值算例进行了验证[13]。费庆国等人通过神经网络方法对考虑非线性因素的梁结构进行了模型修正[14]。
作为非线性动力学模型修正问题中的一类，冲击动力学模型修正问题具有较强挑战性。由于试验触发、采样频率等方面的原因，试验实测冲击响应信号与计算冲击响应信号往往不同步，给冲击动力学模型修正带来了很大困扰。郭勤涛等人以冲击响应谱为响应特征，采用子结构模型修正方法对车架结构冲击响应进行研究，但采用的冲击动力学模型仍然是传统的线性模型[14]。除此之外，冲击动力学模型修正方面的研究鲜有报导。
本文探索一种适用于气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型修正方法。考虑到气囊模型和回收舱模型的相互独立性，采用分级修正思路，在修正后的回收舱结构动力学模型基础上，结合冲击过载主要特点，定义冲击响应关键点和冲击过载序列。然后，以关键点冲击过载序列实测结果与计算结果之间的误差范数为修正目标，利用增广径向基函数法构造修正目标关于修正变量的代理模型。最后，通过对代理模型寻优获得修正结果。
1 径向基函数法
径向基函数法（RBF）是一种用于多元离散数据的插值方法，其基本思想是由一系列对称的、以样本点为中心的基函数的线性组合来逼近真实模型，是目前较为通用的一类构造全局近似函数的方法。
假定真实函数为
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，采用RBF逼近真实模型得到的近似函数为
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，即
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式中，
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为样本点数，
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为修正变量构成的向量，
[image: image6.wmf]i

x

为第
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为基函数，
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为待定加权系数。
定义
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式中
[image: image11.wmf]·

为欧式范数，
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表征了任意修正变量与第
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个样本点之间的欧拉距离。

将
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个样本点的函数值代入式(1)，得
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将式(3)表示为矩阵形式，得
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式中
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将经典RSM和RBF相结合，可以得到如式(6)所示的增广径向基函数模型
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式中，
[image: image19.wmf]m

为RSM模型阶数，
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为第j阶多项式，
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 EMBED Equation.DSMT4  [image: image22.wmf](1,2...)
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待定加权系数。
引入正交性条件
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将式(7)代入式(6)，结合式(5)，并将方程改写成矩阵形式，得
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式中
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    从式(8)中可以看出，当给定真实值
[image: image27.wmf]f

，容易计算得到待定系数
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和
[image: image29.wmf]β

。再将计算得到的待定系数
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和
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代入式(6)，则可以得到逼近真实系统响应的全局近似函数
[image: image32.wmf]f

。

2 冲击响应置信因子
考虑到冲击响应的特征主要是冲击响应幅值和脉冲宽度，本文引入冲击响应峰值点及峰值点两侧的关键时刻点，通过比较关键点处的试验结果和计算结果来评价计算结果与试验结果之间的吻合程度。

设实测冲击过载为
[image: image33.wmf]a

，记实测冲击过载峰值点时刻为
[image: image34.wmf]p

t

，以等时间间隔
[image: image35.wmf]t

D

从实测冲击过载序列中提取出过载峰值点及峰值点两侧共2n+1个时刻的冲击响应过载，构成实测关键点冲击过载序列


[image: image36.wmf]{

}

T

t101

nnnn

aaaaa

--+-

=

a

LL

    (9)
式中
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设计算得到的冲击过载为
[image: image38.wmf]a

，记计算冲击过载峰值点时刻为
[image: image39.wmf]p

t

，同样的，提取计算过载峰值点及两侧2n+1个时刻的冲击过载，构成计算关键点冲击过载序列
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式中
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    从式(9)和式(10)不难看出，关键点冲击过载序列实际上描述出了冲击响应峰值点附近区域的冲击响应曲线基本特征。

定义冲击响应置信因子
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从式(12)可以看出，RAC值越接近1.0，表示计算结果和试验结果的吻合程度越高，就说明冲击动力学模型越精确。
3 冲击响应模型修正

3.1 修正目标

设修正变量为
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}

T

(1)(2)()

m

xxx

=

x

L

，式中上标
[image: image44.wmf]i

表示第i个修正变量。
假设对任意变量
[image: image45.wmf]x

所建立的气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型计算得到的冲击过载构成的时间序列为
[image: image46.wmf]a

，提取关键点冲击过载序列
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记实测过载与计算过载之间的误差为
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定义误差范数
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真实的变量
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应使
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取最小值，由此，修正问题转化为优化问题
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由于气囊着陆缓冲动力学模型较为复杂，着陆缓冲动力学分析也涉及到接触不等式约束、大变形等非线性因素，无法直接建立模型参数
[image: image53.wmf]x

与系统冲击响应之间的显式函数关系。也就是说，无法通过模型参数
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直接获得式(13)所示的误差范数
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的显式函数表达式。
为此，可构造修正变量样本空间
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，利用非线性瞬态有限元分析程序计算各样本点处的冲击过载，提取关键点冲击过载序列，然后利用RBF方法构造式(13)的代理模型
[image: image57.wmf]f

，并利用构造出的全局近似函数代替真实误差范数进行优化分析
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3.2 修正流程

根据上述讨论，可以给出如下模型修正基本流程：
1、 采集冲击响应试验数据；

2、 寻找冲击响应峰值点，选择适当的时间间隔，在冲击响应峰值点两侧选定若干过载数据，构造实测关键点冲击过载序列
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3、 构造修正变量样本空间
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，对任意样本点
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，建立气囊着陆缓冲系统动力学模型，并计算冲击过载，构造计算关键点冲击过载序列
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4、 根据式(13)、(14)计算
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，并生成目标序列
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；
5、 选择基函数，根据式(8)，确定
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；
6、 将
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和
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代入式(6)，得到式(14)定义的误差范数的代理模型
[image: image69.wmf]()
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7、 对代理模型进行优化，给出修正分析结果。
4 气囊系统冲击动力学模型修正算例
4.1 试验模型

气囊着陆缓冲系统试验件由3个相互连通的底部气囊和上部回收支架构成，如图1所示。

[image: image70.png]



图1 气囊着陆缓冲系统试验件

Fig.1 Airbag cushion buffer system
回收支架总质量为3.0kg，底部为3个圆形钢板，与气囊之间通过接触关系发生作用，顶部为等边三角形的钢板，有若干对称分布的螺孔，用于安装配重和加速度传感器。

气囊着陆缓冲系统冲击动力学试验方案示意图如图2所示。在开展试验时，通过行车和卷扬机将气囊系统试验件吊到预定高度和位置后，控制炸弹钩开启，完成气囊着陆系统的自由投放。
[image: image71.emf]
图2 气囊着陆缓冲系统冲击动力学试验方案示意图

Fig.2 Schematic of the airbag buffer test

采用BW14108加速度传感器测量回收支架上的着陆过载，选用动态信号分析仪Agilent35670采集、记录加速度信号。
4.2 仿真分析模型

根据试验样件建立了气囊着陆缓冲系统冲击动力学试验仿真分析模型，回收支架采用壳单元模拟，气囊织物采用膜单元模拟，气囊外部收缩绳采用索单元模拟，气囊内部气体采用均匀压力模型模拟，由理想气体方程描述
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式中
[image: image73.wmf]P

为囊内压强，
[image: image74.wmf]V

为气囊体积，
[image: image75.wmf]n

为气体摩尔数，
[image: image76.wmf]R

为气体常数，
[image: image77.wmf]T

为囊内气体温度。

    外界环境气压为1个标准大气压，即101325Pa。气囊模型与回收支架模型底部之间通过接触关系模拟。所建立的气囊着陆缓冲系统有限元模型如图3所示。
[image: image78.png]



图3 气囊着陆缓冲系统有限元模型

Fig.3 FE Model of the airbag cushion buffer test

气囊系统和回收支架的动力学性能特征对缓冲过载均有影响。考虑到气囊和回收支架模型的相互独立性，对回收支架和气囊系统分别进行模型修正。
4.3 回收支架的结构动力学模型修正

通过模态试验对回收支架结构动力学模型进行修正。在试验中，将三个底部圆盘固定，采用锤击法测得40个点处的频响函数曲线，通过I-DEAS识别出固有频率及对应的振型。
由于回收支架各部件之间通过螺栓连接，考虑到螺栓连接对系统动特性有显著影响，本文在建立回收支架结构动力学模型时采用6自由度弹簧单元来等效模拟螺栓连接。
经初步试算可以发现，用于模拟螺栓连接的6自由度弹簧单元的转动刚度在一定范围内对模态分析结果不敏感。为减少修正变量，给定螺栓转动刚度，选择螺栓3个平动刚度、板厚、材料弹性模量和密度作为修正变量。修正变量参数设计空间如表1所示。
表1 回收支架修正变量参数设计空间

Tab.1 Updating parameter design space for recovery structure

	
	平动自由度/ kN/m
	材料

	
	
	厚度 / mm
	弹性模量 / GPa
	密度  / kg/m3

	下限
	300.00
	2.9
	210
	7800

	上限
	6000.0
	3.1
	220
	8000


采用MSC.Nastran模态分析模块计算回收支架固有频率，以回收支架实测固有频率与计算结果中对应的固有频率的残差的最小二范数为修正目标，以增广径向基函数法构造修正变量关于修正目标函数的全局近似模型，并通过遗传算法进行寻优分析。修正结果如表2所示。
表2 回收支架修正结果

Tab.2 Updating results for recovery structure

	X向平动自由度/ kN/m
	Y向平动自由度/ kN/m
	Z向平动自由度/ kN/m

	5760
	4230
	3590

	厚度 /mm
	弹性模量 /GPa
	密度  /kg/m3


	2.90
	204
	7890


表3给出了根据修正结果计算得到的回收支架前4阶固有频率与模态试验实测固有频率的对比。
表3 试验实测固有频率与有限元计算结果对比

Tab.3 Comparison between the mode test results and the FEM results for the recovery structure

	Fre.No.
	Test /Hz
	FEM /Hz
	Error /%
	MAC

	1
	37.60
	37.90
	0.80
	0.96

	2
	105.8
	103.6
	2.08
	0.97

	3
	181.0
	185.9
	2.71
	0.96

	4
	193.3
	200.8
	3.88
	0.98


从表3中可以看出，修正后的回收支架有限元模型计算结果与试验实测结果吻合程度很好。为了检验修正后的模型预报能力，开展了回收支架自由-自由模态试验，试验实测前7阶固有频率与计算得到的固有频率对比如表4所示。

表4 试验实测固有频率与有限元计算结果对比(自由-自由)
Tab.4 Comparison between the mode test results and the FEM results for the recovery frame structure (Free-free mode)

	Fre.No
	Test /Hz
	FEM /Hz
	Error /%
	MAC

	1
	25.90
	25.03
	3.36
	0.95

	2
	32.83
	32.94
	0.34
	0.97

	3
	42.13
	43.81
	3.99
	0.96

	4
	47.45
	45.70
	3.69
	0.98

	5
	57.73
	60.07
	4.05
	0.95

	6
	72.93
	71.08
	2.54
	0.96

	7
	108.3
	103.2
	4.71
	0.94


从表4中可以看出，回收支架自由-自由模态试验实测前7阶固有频率与修正后模型计算得到的固有频率误差均小于5%，满足工程精度要求，说明模型修正结果可靠，可以将该模型用于后续着陆缓冲动力学模型中。
4.4 气囊系统的模型修正

以图2所示的试验方案进行气囊着陆缓冲系统冲击动力学试验，将气囊系统起吊至与地面1.0m高度，通过自由释放方式投放，气囊与地面接触速度为4.43m/s，系统总质量为5.9kg。
对气囊着陆缓冲系统来说，气囊内压和气囊织物弹性模量对冲击响应的影响显著，而且这两个参数不易准确测定。为此，本文选择气囊内压和气囊织物等效弹性模量作为修正变量，设计空间如表5所示。

表5 气囊模型修正变量参数设计空间

Tab.5 Updating parameter design space for airbag model
	
	气囊内压 /kPa
	织物等效弹性模量 /MPa

	上限
	100.0
	300.0

	下限
	103.0
	500.0


试验设计取为2因子，7水平的全面析因试验设计，共49个样本点。
对每一个样本点，采用MSC.Dytran计算气囊着陆缓冲系统的冲击过载，在冲击过载曲线的峰值点两侧每间隔1ms取一个关键点，包括冲击过载峰值点在内，构造出一共包括33个关键点的冲击过载序列，并计算误差范数。
在计算完全部样本点后，利用增广径向基函数法构造误差范数的代理模型，如图4所示。

[image: image79.emf]
图4 误差范数的代理模型曲面

Fig.4 Surrogate model of the error norm

对代理模型进行寻优分析，得到参数修正结果如表6所示。
表6 气囊模型修正结果

Tab.6 Updating results for airbag model

	气囊内压 /kPa
	织物等效弹性模量 /MPa

	103.403
	427.8


根据修正结果对气囊着陆缓冲系统试验冲击过程进行模拟，得到的计算结果与试验实测最大冲击过载的比较如表7所示。
表7 修正后模型计算过载峰值与试验值的对比
Tab.7 Comparison between peak overloading obtained by updating model and the impact test results
	
	Test
	FEM
	Error(%)

	过载峰值 /g
	24.49
	24.58
	0.37


计算得到的冲击过载时间历程与试验实测冲击过载时间历程的对比如图5所示。冲击响应置信因子
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图5 修正后模型计算过载与试验过载曲线对比

Fig.5 Comparison between overloading obtained by updating model and the impact test results
从表7中容易看出，修正后的模型计算得到的冲击过载峰值与试验实测过载峰值之间误差仅有0.37%。图5所示的计算冲击过载曲线与试验实测冲击过载曲线吻合程度也很好，冲击响应置信因子接近1.0。说明本文提出的气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型修正方法具有良好的修正精度。
为检验修正后的气囊缓冲系统冲击动力学模型预报精度，在气囊顶部回收支架上增加1.0kg配重，系统总质量为6.9kg，气囊与地面接触速度仍然为4.43m/s。
利用修正后的气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型对这种试验状态进行仿真模拟，得到的计算结果与试验实测最大冲击过载的比较如表8所示。
表8 修正模型计算过载峰值与试验值的对比

Tab.8 Comparison between peak overloading obtained by updating model and the impact test results

	
	Test
	FEM
	Error(%)

	过载峰值 /g
	22.57
	22.92
	1.55


从表8中容易看出，利用修正模型对新试验状态下的着陆冲击过程进行模拟，计算过载峰值与试验实测过载峰值之间误差为1.55%。

计算冲击过载与试验实测过载曲线的对比如图6所示。从图中可以看出，计算冲击过载曲线与试验实测冲击过载曲线也基本吻合，冲击响应置信因子
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，仍然接近1.0，说明修正模型预报精度良好，可以满足工程精度要求。
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图6 修正模型计算过载与试验过载曲线对比

Fig.6 Comparison between overloading obtained by updating model and the impact test results
5 结论
本文研究结果表明，采用分级修正思路，结合RBF方法构造冲击响应计算结果与试验结果之间的残差的代理模型，并通过常规优化算法来实现气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型修正是可行的。数值算例表明，采用本文方法可以获得具有高计算精度的气囊着陆缓冲系统冲击动力学模型。
论文研究结果还表明，在构造冲击响应计算结果与试验结果的残差时，选择峰值点及两侧的关键点处的冲击响应数据可以有效解决因采样频率和试验触发差异带来的计算结果与实验结果数据比较与分析方面的困难。

虽然本文研究对象是气囊着陆缓冲系统，但所提出的研究方法具有一般性，也可以推广到一般的冲击动力学模型修正问题中。
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Finite Element Model Updating of Airbag Cushion Landing System
                    HE Huan1,2, Ni Lei3, He Cheng1, CHEN Guoping1,2
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Abstract: This paper focuses on finite element model updating of an airbag cushion landing system. First, Typical finite element model of an airbag cushion landing system is developed. Since Structure model and the airbag model is independent with each other, a systematic model updating strategy is proposed, and precisely for this reason model updating of the recovery module structure and the airbag system are conducted individually. Impact response at key points is introduced here to avoid trouble caused by difference of the sampling frequency and trigger of the test and simulation. Confidence factor of the impact response is defined here to evaluate the matching degree of simulation results and testing results. Error norm of the testing data and simulation results at key points are defined as updating objective, and augmented radial basis functions are introduced to construct agent model of the error norm. Since minimum error norm will lead to ideal model parameters, model updating problem can be transformed into an optimization problem. Impact test of a typical airbag cushion landing system is conducted, and the corresponding simulation is conducted too. Method presented in this paper is demonstrated through comparison of the test results and simulation results.
Key words: Airbag; impact; model updating; augmented radial basis functions.
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