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体自由度颤振飞行试验的边界预测方法研究
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摘要: 体自由度颤振频率低，参与颤振的模态频率在亚临界状态往往已经极为接近，加之基于大气紊流激励的颤振

飞行试验数据信噪比通常较低，增加了体自由度颤振飞行试验模态辨识以及颤振预测的难度。对此提出了一种基

于Matrix Pencil模态辨识方法的体自由度颤振预测方法。通过随机减量技术对输出响应信号进行系集平均，得到

随机衰减标记；运用Matrix Pencil方法拟合随机衰减标记获取模态参数，并通过频率和阻尼稳定判据筛选真实模

态，再通过阻尼比与颤振稳定性判据变量外插获取颤振点。通过对仿真数据与试验数据的应用，可得到以下结论：

Matrix Pencil模态辨识方法能有效辨识密集的颤振模态，并获得清晰的模态辨识稳态图。基于阻尼比及稳定性判

据变量外插获得的颤振预测结果较为合理，其中 DTFM（Discrete⁃Time Flutter Margin）判据变量的下降趋势更明

显，外插结果与试验值更接近。该方法适用于体自由度颤振飞行试验的亚临界预测。
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引 言

飞翼飞行器刚体短周期模态频率高，易与一阶

弹性弯曲模态耦合发生一种特殊的颤振——体自由

度颤振［1］。体自由度颤振的试验研究需要准确模拟

刚体自由度。受洞壁尺寸限制，在风洞中开展动力

相似模型的自由飞试验是困难的。若仅模拟若干关

键刚体自由度，也将不可避免地引入支撑结构阻尼

的不利影响，因此飞行试验成为其最有效的研究手

段［2⁃3］。目前国外已将飞行试验列为体自由度颤振

研究的主要手段，如 2010年 AFRL联合洛·马公司

提 出 了 建 立 X ⁃ 56A 飞 行 演 示 平 台（Multi ⁃ Utility
Technology Testbed，MUTT）计划［4⁃5］，其目的之一

就是研究体自由度颤振。2015年美国明尼苏达大

学开展了飞翼外形（mAEWing1，mAEWing2）体自

由度颤振飞行试验研究［6⁃10］。

在颤振试验（飞行、风洞）中，紊流激励是常用的

激励方式之一。该方式不需要外部激励部件，易于

实现且更贴近于飞行器真实状态。Scott等［11］、Gu
等［12］、刘基海等［13］以及黄超等［14⁃15］都在体自由度颤

振风洞试验中采用了紊流激励的试验方案，其中

Huang将 ARMA模态辨识方法应用于体自由度颤

振预测当中。但由于紊流激励不充分，仅使用了来

流速度高于 30 m/s的几个阶梯，同时辨识结果散度

也较大，且缺乏试验直接获得的颤振点进行验证。

紊流激励虽然易于实施，但试验数据信噪比往往较

低，对于飞行试验还存在一定的非平稳特性，且数据

量有限。这些都对于基于飞行试验数据的颤振亚临

界预测提出了较高要求［16］。此外，现有的体自由度

颤振试验数据反映出，即使在距离颤振边界较远的

亚临界状态，参与颤振的模态频率也极为接近。这

进一步加大了模态辨识与颤振预测的难度。

针对体自由度颤振飞行试验中数据信噪比低、

模态密集的特点，本文提出了一种适用于紊流激励

的体自由度颤振亚临界预测方法，并基于已开展的

体自由度颤振飞行试验数据，对颤振预测方法进行

了验证。

1 亚临界预测方法

本文提出了一种适用于紊流激励的颤振亚临界

预测方法，并将其应用于飞行试验下的体自由度颤

振预测。首先，通过随机减量分析对输出响应信号

进行系集平均，得到随机减量标记；其次，运用Ma⁃
trix Pencil方法拟合随机减量标记获取模态参数［17］；

最后，通过阻尼比以及稳定性判据变量外插颤振临

界点。
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1. 1 随机减量分析

随机减量法是以一定的初始电平 U0（初始位

移）为条件，采集经过滤波的一组模型响应子样数据

U1（t），U2（t），…，UN（t）（如图 1（a）所示），经过集系

平均，消除由风洞噪声、电磁干扰等产生的随机响应

R（t）（图 1（c）），保留因为初始条件产生的有效物理

振动响应 S（t）（如图 1（b））。平均后由噪声引起的

强迫随机响应的均方根为：

σ
R ( t ) =[

1
N
- -- ----- --
U 2 ( t ) ]

1
2 （1）

式中 N为子样数（即平均数）；
- -- ----- --
U 2 ( t )为响应的均

方值。

当规定初始位移作为子样截取的初始条件时，

经集系平均后，因为正负初始速度出现的概率相等，

所以由初始速度引起的脉冲响应相互抵消。因此

S（t）中实际只包含由初始位移引起的气动力激励响

应。可见，随着平均数 N的加大，R（t）将趋近于零，

系集平均结果 U（t）（称为随机衰减标记）趋近于瞬

时响应 S（t）。瞬时响应可能是单型态的；也可能有

两个频率接近的型态（如图 2所示）。

1. 2 Matrix Pencil方法

对于一个具有M自由度的弹性系统来说，其振

动运动微分程为：

Mẍ+ Gẋ+ Kx= F ( t ) （2）
式中 M，K和 G分别表示质量、刚度和阻尼矩阵。

结构上任意点的自由响应可表示为：

x ( t )=∑
i= 1

M

Ai exp ( si t ) （3）

式中 si为复数。可用复指数参数模型来表征采样

长度为N的噪声信号：

yk= xk+ nk=

∑
i= 1

M

|bi | exp ( ( τi+ jωi ) Δk+ jφi )+ nk
（4）

式中 nk 为观测噪声；φi 和 |bi |分别表示相位和振

幅；ωi和 τi分别为圆频率及阻尼系数；Δ为采样时间

的间隔；k=0，1，2，…，N-1，k表示该采样长度内的

第 k个数据；M为正弦个数。

定义：

zi= exp ( τi+ jωi ) （5）
xL=[ xt，xt+ 1，⋯，xN- L+ t- 1 ] T （6）
X 0

( )N- L × L

=[ xL- 1，xL- 2，⋯，x0 ] （7）

X 1
( )N- L × L

=[ xL，xL- 1，⋯，x1 ] （8）

式 中 L 称 为 束 参 数 。 这 时 ，如 果

M≤ L ≤ N -M，则奇异特征值 zi满足：

( X 1 - ziX 0 ) qi= 0 （9）
pi ( X 1 - ziX 0 )= 0 （10）

对于受干扰信号 yk，可按上述 xL，X 0和 X 1的形

式分别定义 yL，Y 0 和 Y 1，并用秩为 M的截断伪逆

Y +
0 和Y +

1 近似替代伪逆 X +
0 和 X +

1 。Y +
0 定义为：

Y +
0 = ∑

i= 1，M
( 1/σ0i ) v0iuH0i=

V 0A-1U H
0 （11）

这里，{ σ0i，i= 1，⋯，M }为Y 0的M个特征值，

v0i 和 u0i 为对应的特征向量，V 0 = { v01，⋯，v0M }，
U 0 = { u01，⋯，u0M }和 A= diag { σ01，⋯，σ0M }，因此

极点 zi的估值可以通过如下的M×M矩阵的特征

值计算得出：

ZE= A-1U H
0 Y 1V 0 （12）

ZE 的 M个特征值正是 Y +
0 Y 1 的 M个非零特征

值。通过求特征值 zi可得到相应的特征方程系数 ai，
然后根据极点和留数的关系可以计算出模态频率 f i
及其阻尼比 λi。使用Matrix Pencil方法求解特征值 zi
时，仅需要进行 ( N- L )× L矩阵的奇异值分解和

M×M矩阵的总共M个特征值的计算，计算量较小。

1. 3 稳定性判据

能够用于指示颤振临界点的稳定性判据有很

多，比如功率谱峰值倒数、阻尼比、Routh判据和

DTFM判据等。其中阻尼比的物理概念清晰，应用

图 1 随机减量法原理示意图

Fig. 1 Schematic diagram of random decrement technique

图 2 包含两个频率相近信号的随机衰减标记

Fig. 2 Random attenuation markers containing two signals
with close frequency
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最为普遍，由于颤振发生时，至少有某一阶模态的阻

尼变为零，从而造成自激振动引发颤振，因此可以以

阻尼作为颤振是否发生的判据，但是阻尼外推法往

往存在着辨识误差较大，且在亚临界阶段下降趋势

可能不明显的问题。颤振基于弯扭二自由度运动方

程，利用 Routh判据确定系统的稳定条件。通常来

说对于频率的辨识精度要高于阻尼，通过将发生耦

合的模态的频率信息引入预测判据，可以显著提高

预测精度，因此颤振裕度法可以提高颤振预测精度，

但事先要知道发生耦合的模态。颤振裕度法以弯扭

二自由度颤振方程为基础，其理论同样适用于俯仰

模态与一弯模态耦合所致的体自由度颤振。对于二

阶自由度的弹性系统来说，其特征方程为：

G ( z )= z4 + a1 z3 + a2 z2 + a3 z+ a4 （13）
则根据 Routh系统稳定性准则，构建的颤振裕

度参数 Frouth为

F routh =
é

ë

ê
êê
ê
ê
ê( a22 )

2

- a4
ù

û

ú
úú
ú - ( a22 - a3

a1 )
2

（14）

当 Frouth<0时，系统失稳。此外，20世纪 90年
代，Hiroshi Torii同样基于二阶自由度弹性系统运动

稳定性的分析，提出了 DTFM方法［18］。所定义的颤

振稳定性判据 FZ为：

FZ=
det ( X- Y )
( 1- a4 )2

，

X= ( )1 a1 a2
0 1 a1
0 0 1

，Y= ( )a2 a3 a4
a3 a4 0
a4 0 0

（15）

当 FZ<0时，系统失稳。画出稳定性参数随着

飞行速度变化曲线即可拟合外插出颤振临界点，大

量高速风洞颤振试验表明，DTFM方法预测精度

高、鲁棒性强，是目前高速风洞颤振试验常用的主流

预测方法。

2 仿真信号应用

本节以包含两个密集模态的脉冲响应信号为例

检验Matrix Pencil方法对密集模态的辨识能力。考

虑到体自由度颤振频率往往较低，系统的两阶模态

参数分别为：f1 = 5 Hz，ξ1 = 0.05；f2 = 5.5 Hz，ξ2 =
0.05。同时在信号中加入白噪声信号，白噪声最大

幅值与有效信号最大幅值比为 1/10。带噪声的脉

冲响应信号如图 3所示，信号采样频率为 100 Hz，长
度为 400。

图 4和表 1给出了Matrix Pencil方法的辨识结

果，可见采用该方法可辨识获得规律清晰的稳态图。

采用 6~20阶模型进行辨识，均获得了稳定的两个

极点，且两个极点的模态频率与真实值极为接近，模

态阻尼辨识精度略差，但也基本满足颤振试验中对

密集模态辨识的需求。

3 飞行试验的应用

本节采用实测的体自由度颤振飞行试验数据对

图 3 测试信号

Fig. 3 Test signal

表 1 测试信号模态辨识结果

Tab. 1 Modal identification results of test signals

模态

模态 1

模态 2

参数

频率/Hz
阻尼比/%
频率/Hz
阻尼比/%

真实值

5
5
5.5
5

估计值

5.00
4.95
5.48
5.81

误差/%
0.00
1.00
0.36
16.2

图 4 测试信号模态辨识结果

Fig. 4 Modal identification results of test signals
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上述颤振预测方法进行检验。首先对实验模型模态

特性做简要说明：在飞行试验开始前，在停机状态下

开展了地面振动试验。表 2给出了模态频率实验结

果，可见试验结果与设计目标吻合良好。

飞行试验总共有 3个亚临界速度阶梯，分别为

28，30，26 m/s（如图 5所示）。此外在阶梯 1与阶梯 2
之间以及阶梯 3之后，都通过飞行试验复现了体自由

度颤振现象，直接获得了颤振点。两次出现颤振时

的实时飞行速度分别为 33.91和 33.77 m/s，颤振频

率均为 3.2 Hz。图 6给出了颤振发生时连续的 6帧画

面，可以看出一个完整的振动周期，对比远处的地平

线变化可发现，机翼上反时机身抬头；机翼下反时机

身低头，刚体运动与弹性振动接近同相位。两次颤

振直飞试验结果非常接近。该结果可作为试验直接

获取的体自由度颤振速度对颤振预测结果进行

检验。

3. 1 模态辨识结果

基于三个亚临界阶梯的振动信号开展颤振模态

辨识。每个阶梯选取信号段长 20 s，数据长度 2000。
首先采用随机减量法对数据段进行降噪处理，提取

随机衰减标记。信号处理结果如图 7所示。

针对所提取的随机衰减标记，采用Matrix Pen⁃
cil方法进行模态参数辨识。为了有效区分虚假模

态，采用稳态图方法确定模型阶次，应用阻尼稳定和

频率稳定判据对辨识结果进行了筛选。

首先采用较为简单的频率稳定、阻尼稳定以及

模态贡献度判据对辨识结果进行了初步筛选，初级

判据如下式所示：

fmin ≤ fi≤ fmax，ξmin ≤ ξi≤ ξmax，Amin ≤ Ai （16）
式中 模态贡献度 Ai如下式所示，定义为模态幅值

ai占整体全部模态幅值之和的百分比：

表 2 模态频率实验结果

Tab. 2 Test results of modal frequency

模态名称

反对称一弯

对称一弯

反对称二弯

设计值/Hz
2.18
4.49
15.20

实验值/Hz
2.16
4.36
15.53

偏差/%
-0.9
-2.9
2.2

图 5 俯仰角速度与空速试验结果

Fig. 5 Pitching rate and airspeed test result

图 6 飞行试验

Fig. 6 Flight test
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Ai=
ai

∑ ai
（17）

根据体自由度颤振频率，及颤振问题所关心的

阻尼比范围，设定频率筛选范围为 0~10 Hz，阻尼比

筛选范围为 0~0.3，模态贡献度大于 5%。

经过初步筛选后，依据连续两个模型阶次所辨

识的频率与阻尼相对误差作进一步稳定模态的筛

选，高级判据如下式所示：
|

|

|
||
| fi- fi+ 1

fi

|

|

|
||
| ≤ εf，

|

|

|
||
| ξi- ξi+ 1

ξi

|

|

|
||
| ≤ εξ （18）

一般来说，频率的辨识精度较高，阻尼的辨识精

度较差，因此选取 εf和 εξ分别为 5%和 10%。

图 8给出了采用 6~20阶模型辨识获得的稳态

图。图中黑色点表示满足初级判稳判据，但不满足

高级判据的极点。红色加号代表满足频率稳定的极

点，绿色圆圈代表阻尼稳定的极点。

首先从图 8所示的亚临界状态功率谱曲线可

见，对于体自由度颤振，即使在亚临界状态参与颤振

的模态间频率也非常接近，从频谱上几乎难以观察

出明显的多个频率峰值，尤其是飞行速度为 30 m/s
时的功率谱，几乎呈现出单频振动。若无法准确辨

识出参与颤振的模态参数，将会直接影响颤振预测

结果。

其次，从辨识出的极点稳定性可见，采用Matrix
Pencil方法可以准确辨识出多个稳定模态。从贡献度

分布图中可见辨识出的模态分支总贡献度占到了整

段振动信号的 80%以上。其中从飞行速度 26 m/s时
的功率谱中辨识出三个稳定极点，参考模态贡献度的

大小，选取较大的两阶模态进行颤振预测。

此外，图 8还给出了模态阻尼比的聚类分布，并

圈出了聚类分布的分散程度 Δξ，以阻尼比的绝对误

差表示。可以看出，各模态分支的阻尼比分布较为

紧凑。随着飞行速度增大，紊流扰动加强，贡献度较

高的模态分支阻尼比辨识精度显著增强，从±2.6%
提高至±0.4%。

最终从整体上看，基于Matrix Pencil方法的模

态辨识结果合理可靠，能实现密集模态的有效辨识，

获取真实的亚临界颤振模态。表 3给出了三个阶梯

的模态辨识结果。

3. 2 颤振预测结果

基于上一节的模态辨识结果，首先采用阻尼比

作为判据进行颤振预测。图 9给出了模态阻尼随飞

行速度的变化曲线。从图中可以看出，最终的发散

模态为模态 1（俯仰模态）。由于模态阻尼随飞行速

图 7 三个亚临界阶梯的随机衰减标记

Fig. 7 Random attenuation markers for three subcritical steps

图 8 模态辨识稳态图与聚类分布

Fig. 8 Steady state diagram and cluster distribution diagram
of modal identification

表 3 飞行试验模态辨识结果

Tab. 3 Modal identification results of flight test

阶梯

26 m/s
28 m/s
30 m/s

模态 1
f1/Hz
2.54
2.76
2.84

ξ1/%
17.9
16.8
4.2

模态 2
f2/Hz
5.28
4.22
3.19

ξ2/%
8.1
7.6
3.0
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度的下降趋势并不明显，采用了二次多项式拟合和

基于最后两个阶梯的线性拟合进行外插，预测的颤

振速度分别为 30.43和 30.67 m/s。颤振频率采用发

散模态分支的频率变化曲线外插获取，预测的颤振

频率为 2.82 Hz。
由于阻尼比无法反映出颤振发生前模态频率耦

合的过程，采用既考虑频率影响又考虑阻尼影响的

稳定性判据进行颤振预测。从图 10和 11可见，稳定

性判据随飞行速度的增大下降趋势更明显，且基本

呈线性关系。两种方法的颤振外插结果分别为

30.90和 33.42 m/s，较阻尼比外插结果都更贴近于真

实值。表 4给出了三种方法的颤振预测结果，可见颤

振预测误差均在 10%以内，且均为保守。其中 DT⁃
FM方法预测结果最准确，误差仅为-1.12%。

4 结 论

针对体自由度颤振飞行试验信噪比低、颤振模态

密集的特点，本文提出了一种基于Matrix Pencil模态

辨识方法的适用于紊流激励的颤振预测方法。经密

集模态测试信号和飞行试验数据检验，所采用的模态

辨识方法能实现密集模态的有效辨识，获得模态关系

清晰的稳态图。通过阻尼比和稳定性判据变量外插

能获得较为合理的体自由度颤振预测结果。其中，

DTFM方法构造的稳定性判据变量 FZ下降趋势明

显，且预测结果与飞行试验直接获得的颤振点最为接

近，表明本文提出的颤振预测方法有效可靠，能实现

体自由度颤振飞行试验的数据处理和颤振预测。
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Body freedom flutter boundary prediction method for flight flutter test

LEI Peng-xuan，LÜ Bin-bin，GUO Hong-tao，YU Li，CHEN De-hua
（High Speed Aerodynamics Research Institute，China Aerodynamics Research and Development Center，Mianyang 621000，China）

Abstract: The body freedom flutter frequency is low，and the modal frequency participating in flutter is very close in the subcritical
state. In addition，the signal-to-noise ratio of the flutter flight test data based on the atmospheric turbulence excitation is usually low，

increasing the difficulty of mode identification and flutter prediction. Therefore，a method of body freedom flutter prediction based
on the Matrix Pencil modal identification method is proposed in this paper. The random decrement technique is used to average the
output response signals to obtain the random attenuation marks. The Matrix Pencil method is applied to fit the random attenuation
marks to attain the modal parameters，and the real modes are then filtered by the frequency and damping stability criteria. The flutter
critical points are extrapolated by the damping ratio and flutter stability parameters. Through the application of simulation data and
experimental data，the following conclusions could be drawn：the Matrix Pencil modal identification method could effectively identi⁃
fy dense flutter modes，and obtain clear mode identification steady-state diagram. The results of flutter prediction based on the ex⁃
trapolation of damping ratio and stability parameters are reasonable. The decreasing trend of DTFM（Discrete-Time Flutter Mar⁃
gin）variable is more obvious，and the extrapolation result is closer to the test value. This method is suitable for the subcritical predic⁃
tion of the body freedom flutter flight test.

Key words: body freedom flutter；modal identification；flutter prediction；flight test；Matrix Pencil method
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