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摘要: 针对运载火箭这一大型复杂系统，单纯依靠机理分析难以建立能够精确描述其时变特征的动力学模型，借助

模态辨识技术获取其在飞行状态下的时变动力学特性尤为必要。面向运载火箭的飞行模态辨识需求，发展基于时

变自回归滑动平均模型的仅输出递推辨识方法，引入指数加权遗忘机制进行时变特性跟踪，能够在激励未知的情况

下仅基于响应数据准确快速辨识运载火箭的时变模态。以谷神星一号运载火箭为例，开展飞行遥测数据的快速处

理，准确辨识发射准备阶段和飞行阶段的关键低阶时变模态，辨识结果与有限元分析结果的变化规律相互吻合，验

证了所提时变模态仅输出递推辨识方法是有效可行的，服务了运载火箭有限元模型修正和姿控系统设计的实际工

程需求。
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引  言

太空探索是世界强国为提升综合国力、抢占科

技制高点、保持核心竞争力而大力发展的战略性新

兴产业。航天器进入太空的过程需要借助运载器来

克服地球引力，新一代运载火箭追求更高的运载效

率，其尺寸与推力不断增大，面临的发射与运行环境

愈加恶劣，结构系统设计难度日益增加。例如，针对

运载火箭这一大型复杂系统，单纯依靠机理分析难

以建立能够精确描述其时变特征的动力学模型，仍

需要依靠模态辨识技术来获取其真实飞行状态下的

时变动力学特性。因此，为更好地满足航天工程高

可靠、低成本和快速响应的发射需求，从结构动力学

反问题入手，开展运载火箭时变模态参数辨识的关

键技术攻关和方案深化论证，对解决运载火箭的相

关动力学与控制问题意义重大［1‑3］。

由于燃料快速消耗和级间分离，飞行状态下的

运载火箭会表现出显著的时变特征，准确获取其时

变模态对姿控系统设计、动载荷设计、天地差异研究

和系统优化设计等都具有重要意义［2‑6］。以姿控系

统设计为例，运载火箭主要依靠陀螺敏感姿态进行

控制以实现稳定飞行。在实际飞行中，陀螺感受到

的姿态信息不仅包含刚体姿态，还包含箭体弹性变

形所引起的附加姿态，姿控系统的设计必须考虑弹

性振动的影响，否则可能会导致姿态发散，飞行失

败［2‑3，7］。然而为了保证良好的气动特性与运载效

率，运载火箭常常呈现出长细比大、结构质量占比低

的特点，导致其弹性振动频率接近刚体穿越频率且

具有较宽的变化范围，在扩大陷波滤波器凹陷宽度

的同时，还需要增加相位稳定方案。例如，Ares‑I 运
载火箭的长细比约为 17，其一级火箭结构的一阶弯

曲模态低至 0.9 Hz，与一级火箭 PID 控制器的带宽

非常接近［8］，燃料快速消耗会导致固有频率不断发

生变化，大大增加了姿控系统的设计难度［9］。此外，

以往飞行试验的遥测数据表明，由于无法准确模拟

飞行状态下运载火箭的真实工作环境，通过有限元

分析或地面振动试验获得的模态参数往往与飞行状

态下的真实值存在一定差异，这进一步增加了姿控

系统的设计难度［10‑12］。因此，充分利用天地试验数

据和模态辨识理论发展运载火箭时变模态辨识技

术，将是未来实现运载火箭弹性振动智能控制与实

时决策的必经途径。

近十年来，随着辨识理论与测试技术的不断发

展，工作模态分析在航天领域已取得一定进展。

James 等［13‑14］对运载火箭工作模态分析方法进行了

综述，并指出时变的系统特性、非定常的运行环境及
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其所导致的非平稳振动响应，是解决运载火箭时变

模态辨识问题的主要挑战。De Vivo 等［5］基于欧空

局 Vega 火 箭 的 飞 行 数 据 ，采 用 自 然 激 励 技 术

（NExT）生成相关函数，在短时时不变假设下采用

最小二乘复指数法估计模态参数，与有限元分析结

果吻合良好。张家雄等［15］采用 PolyMAX 方法对飞

行器低空飞行试验中典型部位的低频振动实测数据

进行辨识，将模态辨识结果与地面振动试验进行对

比，发现两者固有频率接近，模态振型基本吻合，但

也存在一定偏差。针对飞行遥测数据信噪比低、辨

识结果虚假模态多的问题，王亮等［16‑17］将自回归滑

动平均（ARMA）方法与 NExT 相结合用于飞行模

态辨识，并基于稳定图对真实模态进行了筛选。随

后王亮等［6］又研究了特征时段选择对飞行模态辨识

结果的影响，指出在使用遥测数据进行模态辨识时，

应选择低阶模态响应信噪比较高的数据段。南宫自

军等［2］以 Ares I‑X 运载火箭飞行模态辨识［4］为案例，

对飞行模态辨识技术的研究现状和未来发展方向进

行了综述。董严等［18］采用 ARMA 方法对某火箭飞

行试验中三个测点的实测数据进行辨识，得到了其

横向模态参数随时间的变化规律。马志赛等［19］对子

空间方法、时间序列方法等时域辨识方法进行了系

统性总结，指出在复杂噪声环境下开展在线、自适应

时变模态辨识及其工程应用是未来的发展重点。

Ma 等［20‑21］基于时变自回归滑动平均（TARMA）模

型提出了一系列时变模态仅输出递推辨识方法，并

搭建大长细比变质量充液筒试验平台，完成了辨识

方法的实验验证，为开展运载火箭飞行模态辨识奠

定了基础。余磊等［22］发展了一种基于 TARMA 模

型的时变模态批量辨识方法，并利用 Ariane‑5 运载

火箭芯级的数值仿真数据对所提方法进行了数值验

证。马庆港等［3］对运载火箭工作模态辨识方法及流

程进行了综述，指出准确获取模态参数对运载火箭

有限元模型修正、自适应控制、实时状态监测等均具

有重要意义。

随着运载火箭重量、推力和长细比的进一步增

大，其振动特性愈加复杂，固有频率呈现出低且密

集的特点，具有显著时变特性的结构系统与控制、

气动、动力等分系统之间的耦合问题也日渐突出。

为获取谷神星一号运载火箭的全周期模态信息，本

文旨在发展适用于运载火箭的时变模态仅输出递

推辨识方法，以期在激励未知的情况下，仅基于响

应数据辨识运载火箭的飞行模态。在此基础上，借

助递推辨识方法计算量和所占用内存空间较小，以

及对计算机的处理能力和存储空间要求较低的优

势，开展谷神星一号运载火箭飞行遥测数据的快速

处理，准确辨识其主要低阶飞行模态，服务相关系

统设计需求。

1　谷神星一号运载火箭

1. 1　发射记录

谷神星一号运载火箭是中国民营航天企业北京

星河动力装备科技有限公司自主研发的一款四级小

型固体商业运载火箭，一、二、三级采用固体发动机，

四级为液体上面级。该运载火箭直径 1.4 m，全长约

20 m，起飞重量约 33 t，500 km 太阳同步轨道运载能

力为 300 kg，可满足微小型卫星的专属、共享、搭载

等定制化发射需求。如图 1 所示，谷神星一号运载

火箭的发射记录已有 5 次。

2020 年 11 月 7 日，谷神星一号（遥一）运载火箭

在酒泉卫星发射中心发射，成功将天启星座十一星

精确送入预定轨道。这是星河动力实施的首次发射

任务，也是中国民营商业运载火箭首次进入 500 km
太阳同步轨道，是中国商业航天的一次重大突破。

2021 年 12 月 7 日，谷神星一号（遥二）运载火箭

成功发射，将搭载的 5 颗小卫星送入预定轨道，首次

实现“一箭五星”。2022 年 8 月和 11 月，谷神星一号

（遥三、四）运载火箭接连发射两次，将多颗卫星顺利

送入预定轨道。 2023 年 1 月 9 日，谷神星一号（遥

五）运载火箭在酒泉卫星发射中心发射，再次将搭载

的 5 颗卫星顺利送入预定轨道。截至目前，该型火

箭保持着 100% 的发射成功率，不断刷新纪录，正式

进入快响应、高密度的规模化发射阶段。

图 1 谷神星一号运载火箭的发射记录

Fig.  1 Launch records of the CERES-1 launch vehicle
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1. 2　时变模态辨识问题

谷神星一号运载火箭为三级固体发动机加先进

液体上面级，如图 2 所示。其中，芯一级配备单台固

体发动机，海平面推力为 60 t，燃烧时间为 74 s；芯二

级配备单台固体发动机，推力为 28 t，燃烧时间为 70 s；
芯三级配备单台固体发动机，推力为 8.8 t，燃烧时间

为 69 s。一、二级级间采用热分离方式，分离时间

短，二级飞行初始稳定性好。

发动机燃料快速消耗和级间分离会引起运载火

箭自身质量分布的显著变化，进而导致飞行状态下

运载火箭的模态参数（固有频率、阻尼比、模态振型

等）不断变化。显然，姿控等分系统的设计均需要根

据运载火箭实时的模态参数进行调整，因此，能否准

确快速获取飞行状态下运载火箭的时变模态，对各

分系统设计至关重要。

随着测试技术（数据采集与传输、传感器布局优

化等）水平、新型传感器性能以及计算机处理能力的

不断提升，开展运载火箭飞行模态辨识所需的硬件

条件已基本成熟，制约该技术走向实用化的主要障

碍在于欠缺高效鲁棒的辨识方法。除响应信号的非

平稳性、辨识信息的低冗余度、短数据甚至实测数据

不完整等一般性问题外，开展运载火箭飞行模态辨

识的主要挑战表现在以下三个方面［19］：

（1） 仅输出。运载火箭在飞行状态下才会表现

出时变特性，而飞行状态下作用在结构上的激励难

以观测（如气动载荷、发动机内部扰动等），施加可控

可测的人工激励难度较高。因此，解决运载火箭飞

行模态辨识问题需要首先解决仅输出辨识问题，即

在激励未知的情况下，仅基于响应数据获取运载火

箭的时变模态。

（2） 递推。为实现在线监测与实时控制，需要对

运载火箭的时变特性进行快速获取，这就要求辨识方

法具有可递推性，即在采集得到当前时刻新数据后，

只基于新数据所提供的信息去修改原来估计出的模

态参数，而不是基于所有数据重新进行一轮模态参数

估计。递推辨识过程中每一步的计算量和所占用的

内存空间较小，对计算机的处理能力和存储空间要

求较低，可保证数据处理过程跟得上数据采集过程。

（3） 复杂噪声。由于激励未知，从处理实测响

应数据的难易程度来看，运载火箭真实的发射与运

行工况远比地面振动试验更为恶劣，需要经历复杂

的噪声环境。例如，当环境激励较弱时，箭体结构

弹性振动幅值较小，可能导致实测响应信号的信噪

比较低，甚至淹没在环境噪声中。动量轮等姿控器

件、发动机内部燃烧、液体晃动、旋转部件等因素会

产生谐波激励，导致作用在箭体上的激励为非白噪

声，基于有色噪声激励下的响应信号进行时变模态

辨识常常会出现虚假模态。此外，当实测响应信号

中含有脉冲噪声等不满足高斯分布的测量噪声时，

也会严重影响数据质量，甚至导致辨识结果失真。

综上所述，发展运载火箭时变模态仅输出递推

辨识方法，在同时满足“仅输出”和“递推”的基础上

兼顾解决“复杂噪声”问题，是运载火箭飞行模态辨

识技术最终走向实用化的必经之路。

2　仅输出递推辨识方法

2. 1　时变自回归滑动平均模型

由于运载火箭自身显著的时变特性，其响应信

号具有非平稳性，时域信号随时间的变化规律是运

载火箭结构系统时变特性的最直接体现。相较于频

域辨识方法，时域辨识方法无需将非平稳的响应信

号变换至频域进行分析，可有效避免数据变换过程

中的各类误差［19］。此外，频域辨识方法难以满足递

推辨识需求，因此，目前常用的仅输出递推辨识方法

主要基于状态空间模型或时间序列模型发展而

来［19，23］。本节主要介绍时间序列模型中的时变自回

归滑动平均（TARMA）模型，进而给出基于 TAR‑
MA 模型的仅输出递推辨识方法。

作为基于非平稳时间序列建立起来的离散模

型，TARMA 模型既能反映时间序列自身数据结构

及其变化规律，也能反映产生该时间序列的待辨识

图 2 谷神星一号运载火箭的整体构型

Fig.  2 Overall configuration of the CERES-1 launch vehicle
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系统的固有特性。令 na 和 nc 分别表示自回归和滑

动平均阶数，则 TARMA 模型可写为如下形式［19，23］：

x [ t ]+ ∑
i = 1

na

A i [ t ] x [ t - i ]= e [ t ]+

∑
i = 1

nc

C i [ t ] e [ t - i ] （1）

式中  x [ t ]表示维度为 k 的离散非平稳响应信号；

e [ t ] 表示均值为零、协方差为 Σ [ t ] 的不相关残差

序列，即满足正态独立分布 N ( 0，Σ [ t ] )；A i [ t ] 和
C i [ t ]分别表示 TARMA 模型的自回归和滑动平均

系数矩阵。

基于“时间冻结”假设，可得每一时刻 TARMA
模型的功率谱密度（Power Spectral Density，PSD）

函数为［23‑25］：

PSD ( ω，t )= 1
2π A [ e-jωΔt，t ]-1C [ e-jωΔt，t ] Σ [ t ] ⋅

                                                         (A [ e-jωΔt，t ]-1C [ e-jωΔt，t ]) H ( 2 )

式中  ω 表示频率，单位为 rad s；Δt为采样间隔；j为
虚数单位；( ⋅ ) H

表示矩阵的 Hermitian 转置。

每一时刻 TARMA 模型的模态参数可通过求

解如下特征值问题获得［23‑24］：

( pi [ t ] I- A [ t ]) v i [ t ]= 0，      i = 1，2，…，kna   （3）
式中  pi [ t ]和 v i [ t ]=[ pi [ t ]-na LT

i ，…，pi [ t ]-1 LT
i ]T

分别表示伴随矩阵 A [ t ] 的特征值和特征向量，其

中 L i 为模态振型向量；I 为单位矩阵。伴随矩阵

A [ t ]由自回归系数矩阵构成，具体如下［23‑24，26］：

A [ t ]=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú

ú0 I … 0
⋮ ⋮ ⋮
0 0 … I

-A na
[ t ] -A na - 1 [ t ] … -A 1 [ t ]

  （4）
更进一步，可得 TARMA 模型的固有频率和阻

尼比分别如下：

fi [ t ]=
|| ln pi [ t ]

2πΔt
，      ζi [ t ]=

-Re ( )ln pi [ t ]
|| ln pi [ t ]

（5）

时间序列 x [ t ]的取值大小与先后顺序反映了

待辨识系统的固有特性，因此，TARMA 模型参数

A i [ t ]，C i [ t ] 和 Σ [ t ] 中也蕴含了该系统固有特性

的信息，这一过程可归纳为信息的凝聚性，即大量数

据所蕴含的信息被凝聚为少数几个模型参数［23］。显

然，在估计得到 TARMA 模型参数后，即可基于上

述过程获取待辨识系统的模态参数。

在 TARMA 模型参数的估计过程中，自回归和

滑动平均阶数会直接影响估计精度及其计算复杂

度。对于 TARMA 模型参数的递推估计过程，可根

据残差特性来选择模型阶数，即通过计算残差平方

和与序列平方和的比值来刻画 TARMA 模型对信

号的拟合误差［23，27］。一般地，较高的模型阶数能够

更好地对信号进行拟合，有助于减小拟合误差，而较

低的模型阶数则意味着较低的计算复杂度和较好的

计算效率。因此，模型阶数的选择过程往往需要在

拟合精度与计算效率之间做折中。

2. 2　辨识方法

将式（1）中的 TARMA 模型改写为伪线性回归

形式［23‑25］，如下式所示：

x [ t ]=w [ t ]TΨ [ t ]+ e [ t ] （6）
其中参数矩阵 w [ t ]和回归向量 Ψ [ t ]分别具有如

下形式：

w [ t ]T   = [A 1 [ t ]，…，A na
[ t ]，C 1 [ t ]，…，C nc

[ t ]]
（7）

Ψ [ t ]=

é
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⋮
e [ t - nc ]

（8）

在 TARMA 模型参数的估计过程中，需要对旧

数据进行遗忘，降低旧数据对当前估计结果的影响，

以有效跟踪待辨识系统的时变特性。借助指数加权

遗忘机制，引入遗忘因子 λ（0 < λ ≤ 1）对时刻 τ 下的

数据进行加权（权值为 λt - τ），以实现对旧数据的遗

忘。定义指数加权最小二乘费用函数如下［23］：

arg min
w [ t ]

é

ë
ê
êê
ê 1

2 ∑
τ = 1

t

λt - τ x [ τ ]-w [ t ]TΨ [ τ ] 2ù

û
úúúú     （9）

式中   ⋅ 表示 Euclidean 范数。

式（9）的解为：

w [ t ]= (Ψ͂ [ t ] Λ [ t ] Ψ͂ [ t ]T)-1
Ψ͂ [ t ] Λ [ t ] x͂ [ t ]

（10）
其中 Ψ͂ [ t ]，x͂ [ t ]和Λ [ t ]分别具有如下形式：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

Ψ͂ [ t ]= [ ]Ψ [ 1 ]，Ψ [ 2 ]，…，Ψ [ t ]

x͂ [ t ]= [ ]x [ 1 ]，x [ 2 ]，…，x [ t ] T

Λ [ t ]= diag{ }λt - 1，λt - 2，…，1

（11）

式中  diag{ ⋅ }表示以{ ⋅ }中元素为对角元素的对

角矩阵。

定义协方差矩阵 P [ t ]如下：

P [ t ]= (Ψ͂ [ t ] Λ [ t ] Ψ͂ [ t ]T)-1
（12）

则进一步可得：

P [ t ]-1 = λP [ t - 1 ]-1 + Ψ [ t ]Ψ [ t ]T （13）
根据矩阵逆定理，式（13）可改写为：
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P [ t ]= λ-1 (P [ t - 1 ]-

P [ t - 1 ]Ψ [ t ]Ψ [ t ]T P [ t - 1 ]
λ + Ψ [ t ]T P [ t - 1 ]Ψ [ t ] ) （14）

将式（14）代入式（10）可得：

  w [ t ]=w [ t - 1 ]+ P [ t - 1 ]Ψ [ t ]
λ + Ψ [ t ]T P [ t - 1 ]Ψ [ t ]

 ·

             ( )x [ t ]T - Ψ [ t ]Tw [ t - 1 ] （15）
如 已 知 t - 1 时 刻 参 数 矩 阵 的 估 计 值 为

ŵ [ t - 1 ]，可定义增益矩阵 K [ t ]、一步超前预测

x̂ [ |t t - 1 ] 和预测误差 ê [ |t t - 1 ] 分别具有如下

形式：

K [ t ]= P [ t - 1 ]Ψ [ t ]
λ + Ψ [ t ]T P [ t - 1 ]Ψ [ t ]

（16）

x̂ [ |t t - 1 ]= ŵ [ t - 1 ]TΨ [ t ] （17）

ê [ |t t - 1 ]= x [ t ]- x̂ [ |t t - 1 ] （18）

则式（15）中 t 时刻参数矩阵的估计值 ŵ [ t ] 可改

写为：

ŵ [ t ]T = ŵ [ t - 1 ]T + ê [ |t t - 1 ] K [ t ]T    （19）

综合式（14）~（19），可将指数加权递推伪线性

回归 TARMA 模型参数估计方法［23］总结如下：

 

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ŵ [ t ]T =  ŵ [ t - 1 ]T + ê [ |t t - 1 ] K [ t ]T

ê [ |t t - 1 ]= x [ t ]- ŵ [ t - 1 ]TΨ [ t ]

K [ t ]= P [ t - 1 ]Ψ [ t ] ( )λ + Ψ [ t ]T P [ t - 1 ]Ψ [ t ] -1

P [ t ]= λ-1 ( )P [ t - 1 ]- K [ t ]Ψ [ t ]T P [ t - 1 ]

（20）

在估计得到参数矩阵后，基于式（2）可计算时变

PSD 函数，基于式（3）~（5）可计算时变模态参数。

需要说明的是，该方法的初始化条件为 ŵ [ 0 ]T = 0

和 P [ 0 ]= αΙ，其中系数 α 一般选取较大的正数，例

如 α = 104 ［23，27］，旨在保证初始状态时协方差矩阵足

够大。由于指数加权遗忘机制的引入，α 对估计结

果的影响会随着数据长度的增加而逐渐消失。一般

地，对渐变系统进行辨识时通常选择遗忘因子 λ 为

常数，对于突变系统则需选择自适应的遗忘因子。

3　时变模态辨识结果

3. 1　发射准备阶段

本节基于谷神星一号运载火箭的惯性器件遥测

数据进行时变模态辨识。选用运载火箭横向和法向

速度增量的遥测数据，开展基于多分量实测非平稳

振动信号的数据快速处理与时变模态辨识。在点火

发射前，运载火箭竖立于发射台上，可近似视为悬臂

梁边界条件，由于发动机尚未点火，此时其模态参数

应保持不变。为验证该阶段运载火箭的模态参数是

否发生变化，在选择 TARMA 模型阶数 na = 20 和

nc = 2 的情况下，进一步选取遗忘因子 λ = 0.984，基
于点火发射前 90 s 内的遥测数据对运载火箭的固有

频率和 PSD 函数进行辨识，获取地面风载作用下运

载火箭模态参数随时间的变化规律。

发射准备阶段固有频率的辨识结果如图 3所示，

其中，红色圆点为固有频率的辨识结果，绿色虚线为

有限元模型计算得到的固有频率参考值。由图 3 可

知，在发射前 90 s 内，运载火箭的前三阶固有频率基

本保持不变，这与实际工况是一致的。发射准备阶

段 PSD 函数的辨识结果如图 4 所示，显然图中脊线

均呈现水平状态，且与图 3中固有频率的辨识结果完

全对应，这也进一步表明该阶段运载火箭的模态参

数基本保持不变。需要说明的是，从发射前 60 s 开
始，运载火箭的电爆阀、隔离阀等相继开始工作，相

应的起爆和开启动作会引起较大的冲击振动，因此

图 4中相继出现了多条竖直方向的高亮谱线，也导致

了图 3中相对应时刻的固有频率辨识结果较差。

将图 3 中的固有频率辨识结果与有限元计算结

果进行对比，发现前两阶固有频率吻合良好，但有限

元计算出的第三阶固有频率值较辨识值偏高。前期

相关研究已表明，基于 Ares I‑X 和 Vega 火箭的有限

元模型计算得到的固有频率常常与其辨识值存在偏

差［3‑5］，这也进一步说明了有限元模型与真实工作状

态下的运载火箭仍存在差异。因此，为更好地对谷

神星一号运载火箭的结构动力学特性进行表征，尤

其是对发射准备阶段第三阶模态进行表征，仍需要

对其有限元模型进行修正，以提高模型精度。

图 3 发射准备阶段固有频率的辨识结果

Fig. 3 Identification results of natural frequencies throughout 
launch preparation phase 
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3. 2　飞行阶段

如图 2 所示，谷神星一号运载火箭芯一级所配

备的固体发动机的燃烧时间为 74 s。因此，基于运

载火箭点火发射后 0~74 s 的遥测数据可对一级飞

行阶段的模态参数进行辨识。固有频率及其对应

PSD 函数的辨识结果如图 5 所示，其中，红色圆点为

固有频率的辨识结果，背景色为 PSD 函数的辨识结

果。由图 5 可知，固有频率的辨识结果与 PSD 函数

的脊线吻合良好，清晰表明前四阶固有频率均随燃

料消耗而不断升高，验证了本文辨识方法对运载火

箭时变模态进行跟踪的有效性。需要说明的是，由

于发射 40 s 之后第二阶模态未被较好地激发出来，

导致第二阶固有频率的辨识精度较差，但 PSD 函数

的脊线依旧能够刻画出第二阶固有频率的大概变化

规律。

此外，图 5 中也给出了芯一级固体发动机满载

和空载情况下基于有限元模型计算得到的固有频率

参考值，分别对应实际飞行的 0 时刻和 74 s 时刻，在

图 5 中用黑色菱形表示。显然，飞行模态的辨识结

果和有限元计算结果吻合良好，说明本文辨识方法

能够对运载火箭的时变模态进行准确辨识。需要指

出的是，在火箭发动机满载和空载情况下进行有限

元分析相对容易，但在有限元模型中考虑燃料消耗

所导致的质量连续时变特性比较困难，难以获取每

一时刻下运载火箭的模态信息。因此，开展飞行模

态辨识可有效弥补有限元分析的这一局限性，能够

连续获取每一时刻下运载火箭的模态参数，为姿控

系统设计和天地一致性研究提供重要支撑。

如图 2 所示，谷神星一号运载火箭芯二级所配

备的固体发动机的燃烧时间为 70 s。因此，基于运

载火箭点火发射后 75~145 s 的遥测数据可对二级

飞行阶段的模态参数进行辨识。固有频率及其对应

PSD 函数的辨识结果如图 6 所示。由图 6 可知，固

有频率的辨识结果与 PSD 函数的脊线吻合良好，表

明了前两阶固有频率均随燃料消耗而不断升高的规

律。与图 5 中的辨识结果相比，图 6 中模态辨识结果

的精度相对较差，主要是由于二级飞行阶段运载火

箭的飞行速度更大，所处噪声环境更为复杂，一定程

度上增加了仅基于响应数据进行模态辨识的难度。

此外，图 6 中 25~30 Hz 频带内虽然模糊出现了 PSD
函数的脊线，但在辨识过程中通过筛除阻尼比过大

的极点，该频带内并未出现大范围的虚假模态。

类似地，图 6 中也给出了芯二级固体发动机满

载和空载情况下基于有限元模型计算得到的固有频

率参考值，分别对应实际飞行的 75 s 时刻和 145 s 时
刻。由图 6 可知，飞行模态的辨识结果和有限元计

算结果基本吻合，说明本文辨识方法依旧能够对运

载火箭二级飞行阶段的时变模态进行跟踪。

目前，通过有限元分析和地面振动试验，一般在

运载火箭发射之前就给定了其整个工作周期的模态

特性，但两者均难以连续获取运载火箭的时变模态

参数。有限元方法难以对连续时变结构系统进行仿

真分析，只能对特定时刻（或特定燃料消耗情况）下

的结构系统进行模拟。地面振动试验无法避免进行

多次重复试验的繁琐流程，往往采用秒时刻冻结进

行多次时不变结构系统的模态试验，再利用插值法

图 6 二级飞行阶段模态参数的辨识结果

Fig.  6 Identification results of modal parameters throughout 
second‑stage flight phase

图 5 一级飞行阶段模态参数的辨识结果

Fig. 5 Identification results of modal parameters throughout 
first‑stage flight phase

图 4 发射准备阶段 PSD 函数的辨识结果

Fig. 4 Identification results of PSD functions throughout 
launch preparation phase
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获取全过程的模态信息，费时费力。相较而言，借助

时变模态辨识技术，充分利用天地试验数据，可准确

快速地获取真实工作状态下运载火箭的时变动力学

特性，且满足天地一致性要求，能够有效服务运载火

箭的有限元模型修正和姿控系统设计。

4　结  论

本文系统性介绍了运载火箭时变模态辨识的研

究意义和发展现状，阐述了现阶段开展时变模态辨

识所面临的难题与挑战，发展了指数加权递推伪线

性回归 TARMA 模型参数估计方法，能够在激励未

知的情况下，仅基于响应数据快速辨识运载火箭的

时变模态。在工程应用方面，围绕谷神星一号运载

火箭的时变模态辨识问题，基于上述辨识方法完成

了飞行遥测数据的快速处理，准确辨识了发射准备

阶段和飞行阶段的关键低阶时变模态，有效服务了

运载火箭的有限元模型修正和姿控系统设计。
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Time-varying modal parameter estimation of the CERES-1 launch vehicle

MA Zhi-sai1，2， DING Qian1，2， LIU Bai-qi3， LIU Jian-she3， ZHANG Jun-feng3， DONG Wei-li3

（1. School of Mechanical Engineering， Tianjin University， Tianjin 300350， China；
2. Tianjin Key Laboratory of Nonlinear Dynamics and Control， Tianjin 300350， China；
3. Beijing Galactic Energy Equipment Technology Co.， Ltd.， Beijing 100176， China）

Abstract: It is usually difficult to establish the dynamic model of a launch vehicle that accurately describes its time-varying charac‑
teristics. Therefore modal identification techniques are particularly necessary to obtain the time-varying dynamic characteristics of 
launch vehicles under flight conditions. Aiming at the problem of in-flight modal identification of launch vehicles， an output-only re‑
cursive identification method based on the time-dependent autoregressive moving average model is developed by using exponential‑
ly weighted mechanisms to track the time-varying characteristics. Without measuring the natural excitation forces， the proposed 
method can accurately and quickly identify the time-varying modal parameters of launch vehicles by exclusively using the measured 
response signals. Taking the CERES-1 launch vehicle as an example， time-varying modal parameters before liftoff and during the 
flight phase are accurately estimated by processing the flight telemetry data. Identification results are consistent with the variation of 
the finite element analysis results， demonstrating the high achievable accuracy of the proposed method. The proposed in-flight mod‑
al identification method can obtain the full-cycle modal information of launch vehicles， which meets the engineering requirements 
for the finite element model updating and attitude control system design.

Key words: launch vehicle； time-varying modal parameter； CERES-1； recursive identification
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