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摘 要： 地面振动试验是飞机型号研制与强度验证中的重要环节，在试验设计阶段一个合理的激振方案能够

显著缩短后续试验周期，提升模态辨识精度。基于飞机有限元模型采用 QR 分解对激振位置进行考虑试验目标

的全局规划，进而引入模态参与对激振点布置方案的激振效率进行定量评估，同时针对密集模态测试问题，采

用多变量模态指示函数对激励力矢量进行优化，并将上述方法应用于小型通用飞机地面振动试验中，验证优化

后激振位置规划方案及密集模态识别方法的工程应用效果。结果表明：本文采用的激振方案优化方法能够显

著提升试验效率，降低了密集模态辨识难度，具有较高的工程应用价值。
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Abstract： Ground vibration test is an important part of aircraft model development and strength verification. In air⁃
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0　引  言

飞机地面振动试验（Ground Vibration Test，简
称 GVT）用于测定飞机结构的动力学参数，验证飞

机动力学数值分析模型，为后续获取飞机颤振边

界、动载荷响应等动力学性能奠定数据基础，是飞

机型号研制与强度验证中的重要环节［1］。

在飞机地面振动试验中，相位分离法是一种

重要的试验方法。该方法采用激振设备对飞机结

构施加随机或脉冲激励获取其频响函数，再通过

数学方法进行模态分离与辨识，获取可识别的各

阶模态参数。由于某一阶模态可以被识别的前提

是该阶模态能够被激振系统有效激发［2］，因此采用

相位分离法的飞机地面振动试验通常由数轮随机

激励—模态识别的测试循环组成，在每一轮测试

结束后根据尚未识别的目标模态调整激振位置并

开展下一轮测试，直至获得所有关注的模态参数。

理想情况下的激振方案应是仅通过一次激励测试

即可获取所有关注模态的信息，但在面对实际工

程问题中普遍的几十阶目标模态时，仅凭试验人

员的经验难以实现激振方案的最优化设计，从而

使试验过程中存在大量低效的测试时间，显著拖

慢了试验进度。

近年来，飞机结构设计不断向着轻量化、复杂

化的方向发展，使得上述振动试验设计问题愈发

突出［3］，而另一方面试验委托方对加快各类试验进

度的诉求也在不断提升，对试验方案设计与实施

效率均提出了更高的要求。对此，目前一种普遍

的观点是通过“预试验”或“虚拟试验”的方式，在

正式试验前进行基于模型驱动的试验方案评估与

优化，从而提升正式试验的实施效率，最大程度上

缩短试验周期［4-6］。

基于模型驱动的飞机地面振动试验激振方案

优化已被证明是一种可行的试验设计思路，能够

在工程实践中取得良好效果［7］。早期研究中，Ash⁃
er［8］提出了通过对响应行列式求解获得激振力列

向量的激振方案设计方法；Wright等［9］定义模态正

交纯度作为遗传算法目标值，获取针对每一阶模

态的最优激振力组合；沃德·海伦等［10］指出，可参

考驱动点留数选取激振点位置；Williams 等［11］结合

有效独立法提出了有效独立驱动点留数法，并将

其应用于汽车模态测试的激振点选取工作；Kopec
等［12］提出了采用驱动点加速度传递函数的激振点

选取方法；Pak［7］进一步基于驱动点加速度传递函

数提出了考虑所有需求模态的激振点拓扑优化方

法；Avitabile 等［13］提出了使用模态指示函数来评价

激振效果；Ewins［14］在其书中也强调了模态指示函

数对激振点选取的参考意义；李晓东等［15］应用

GARTEUR 模型验证了多变量模态指示函数对密

集模态的识别效果。综上所述，现有针对振动试

验激振方法的研究多是从数学层面开展论述，而

由于以电磁激振器为主要设备的飞机激振方法相

对于锤击法而言，系统集成复杂且操作成本高，泛

用性较低，因此对其在实际工程问题中的应用研

究较为少见，特别是对理论所得激振优化方法在

复杂工程问题中的泛用性探讨不足。

因此，本文从飞机地面振动试验工程实践的

角度出发，对试验中激振位置规划、激振力矢量评

估方法进行综合研究，通过优化激振方案达到提

高试验效率、保证模态辨识精度的目的，以期为飞

机地面振动试验方案设计提供技术参考。

1　激振方案优化方法

1. 1　基本前提

本文针对激振方案优化方法的研究均基于以

下两个基本前提：

第一，考虑到激振方案设计需要依托结构有

限元模型开展，但结构的高精度有限元模型在地

面振动试验后才能获得，因此预先设定本文所参

考的有限元模型模态振型基本准确，仅模态频率

有一定偏差；

第二，激振位置将在结构表面均匀布置的离

散点位中选择，且各阶离散点振型线性无关度

良好。

1. 2　基于 QR分解的激振位置规划

QR 分解在 1996 年被 Schedlinski 等［16］用于汽

车模态测试的激振位置优化，其强调利用 QR 分解

的正交性，从激振力设计角度降低相近的各阶模

态试验辨识难度。本文则将 QR 分解用于飞机地

面振动试验的全局激振方案规划，将所有待测模

态振型按照激振位置进行最优化分组，并定量明

确每组的激振位置优先级排序，减少实际试验时

激振系统调整次数，达到缩短试验周期的目的。
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矩阵A的 QR 分解可写作

A= QR= [ q1 q2 ⋯ qn ]
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（1）
式中：Q为标准正交矩阵；R为上三角阵。

在实际计算中，式（1）通常也可写作

AE= A͂= QR （2）
式中：E为列转换矩阵，经过矩阵 E处理可使分解

后的上三角阵 R中对角线元素按绝对值大小降序

排列。

若将 QR 分解用于飞机振动试验设计，显然需

要分解的矩阵 A为按离散质量归一化后的飞机模

态振型矩阵。以一个 3×3 维度的振型矩阵为例，

将式（2）写作

ATE= [ ]A͂ 1 A͂ 2 A͂ 3 = 

[ ]q1 q2 q3 ⋅
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         （3）

式中：A͂ i 为第 i个测点对所有关注模态振型的响

应值。

  可将式（3）写作
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A͂ 1 = R 11q1

A͂ 2 = R 12q1 + R 22q2

A͂ 3 = R 13q1 + R 23q2 + R 33q3

（4）

由 QR 分解定义可知，式（4）中列向量 q是相互

正交的，因此只有当 Rnn = 0 时有前 n个列向量

[ A͂ 1 A͂ 2 ⋯ A͂ n ]线性相关。当然在处理结构模

态振型等实际物理问题时，| Rnn |只会趋近于 0，这
意味着前 n列向量线性相关性较高，从模态激振的

角度讲这表明当某一激振方案下前 n-1 个节点都

能被充分激励时，第 n个节点也能被充分激励，无

需再在该节点设置激振点。因此，随着 | Rnn |的减

小，其对应的点被确定为激励点的优先级也就

越低。

在以式（2）所示的 QR 分解方法中，由于列转

换矩阵 E的存在，实际分解后所得的上三角阵 R的

对角元素是按绝对值大小降序排列的，因此由上

述分析可知，列转换矩阵 E的排布顺序可以被直接

用于有效激振点的选取。

1. 3　激振位置评估方法

采用 1. 2 节所述方法，就可以针对所有的关注

模态对激振位置进行优先级排序，但仍然无法定

量评估已选出的激振点能否充分激发试验所关注

的所有模态，为此本文引入模态参与作为评价指

标进行激振位置评估。

模态参与可用于评定给定频段上各模态的相

对重要性及所选择的输入自由度的有效性，其计

算方法如表 1 所示［10］，AOir为 O点输出、i点输入时

模态 r的留数，NO为输出自由度数，Ni为输入自由

度数，Nm 为模态数，MPir 为第 r阶模态在自由度 i
输入所引起总响应中所占的分量。因此，通过计

算对比表 1 中任意一列即可定量获得某一激振点

对所有关注模态的激振效果。

结合上述模态参与评估方法，可将激振位置

优化流程概括为：首先对所有关注模态构成的质

量归一化振型矩阵转置进行 QR 分解，并由列转换

矩阵 E得到一组最优激振点（按排列顺序由高至低

选择），求解该激振点对所有关注模态的模态参与

MP值，该值的高低则可以表示该激振位置对某一

表 1　模态参与

Table 1　Mode participation

模态

模态 1

…

模态Nm

总（模态）

输入 1

MP11 = ∑
O= 1

NO

|| AO11

…

MP1Nm
= ∑

O= 1

NO

|| AO1Nm

∑
r= 1

Nm

MP1r

…

…

…

…

…

输入Ni

MPNi1 = ∑
O= 1

NO

|| AONi1

…

MPNiNm
= ∑

O= 1

NO

|| AONiNm

∑
r= 1

Nm

MPNir

总（输入）

∑
i= 1

Ni

MPi1

…

∑
i= 1

Ni

MPiNm
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阶模态的激振效率；设定一个MP阈值后将低于该

值的模态重新组合成新的矩阵，重复上述流程，直

至形成多个激振位置覆盖所有的关注模态，则这

数组激振位置即为适用于该次试验的最优激振

方案。

由于模态参与值是一组表示激振点对各阶模

态激振效果的相对值，因此上述MP阈值需要依据

实际数据情况设定。依据工程经验，通常可将截

断标准设定为与本组中的最高模态参与值的量级

一致为有效激励。

1. 4　考虑密集模态识别的激振力优化

在确定一组激振位置方案后，通常情况下已

经能够通过激振不同位置获取其对应的模态数

据，但如果在关注模态中存在密集模态，为提升模

态辨识精度还需要单独针对这几阶模态开展激振

力矢量（正弦力信号幅值与相位）优化。

如 1. 1 节所述，由于在试验设计阶段所参考的

有限元模型模态频率并不十分准确，密集模态问

题往往在试验实施过程中才会发现，因此激振力

矢量优化只能在试验现场进行，优化工作通常可

依 据 试 验 实 测 数 据 所 得 多 变 量 模 态 指 示 函 数

（Multivariate Mode Indicator Function，简 称

MMIF）进行［11］。

在频域内，结构的稳态加速度响应 X可写作

X= HF （5）
式中：H为加速度频响函数矩阵；F为力向量。

将式（5）改写至复数域，有

X r + iX i = H rF+ iH iF （6）
由振动力学基础可知，若结构被激发为其某

一 阶 固 有 模 态 振 动 形 式 ，则 在 理 论 情 况 下 有

X r = 0［17］，而在试验条件下应使 X r尽可能小，由此

可得多变量模态指示函数方法的核心思路——寻

找一个力向量 F使得响应实部分量在总响应中占

比尽可能小，为此定义实部响应范数 X r
2
与总响

应范数 X r + iX i
2
，有

 X r
2 = X T

r MX r （7）

 X r + iX i
2 = X T

r MX r + X T
i MX i （8）

由式（7）~ 式（8）可定义多变量模态指示函

数为

     F
min

=  X r
2

 X r + iX i
2 = 

F TH T
r MHrF

F T( )H T
r MHrF+ H T

r MHrF F
= λ （9）

由式（9）与 Rayleigh 商定义的相似性，可将其

转化为求最小特征值及特征向量，即

( H T
r MHr ) F= ( H T

r MHrF+ H T
r MHrF ) Fλ

   （10）
在飞机地面振动试验中，采用相位共振法时

激励信号为定频激励，因此式（10）中各参数可较

容易获取进而获得参考比例系数 λ。

显然，由上述多变量模态指示函数求解方法

可知，由于密集模态本质上是多个频率相近的不

同模态，因此参考该函数值 λ的激振力优化方法目

的是提升相位共振法激发模态的“纯度”，从而从

激振角度实现对密集模态的分离，提升模态辨识

质量。

2　工程验证

2. 1　试验对象

以轻型运动飞机 XL100 为对象开展地面振动

试验对上述激振方案优化方法进行验证，其动力

学有限元模型如图 1 所示。

2. 2　激振位置规划

采用 1. 2~1. 3 节方法进行激振位置选择与评

估，按照飞机构型共设定备选位置 72 个，包括垂向

激振位置 60 个与侧向激振位置 12 个。

首先构建振型矩阵进行 QR 分解，选取列转化

矩阵第一行代表节点为本轮优化激振点位，并将

采用该激振点后模态参预达标的振型剔除出矩阵

图 1 XL100 飞机有限元模型

Fig. 1　XL100 aircraft FEM
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并重复上述操作。激振位置模态参与如表 2 所示，

在模态参与评估中依据每一列最大值（22. 89，
27. 23，32. 11）的量级将筛选阈值设定为 10，经过

迭代计算，在获取 3 个激振位置后每一阶关注模态

均有某一激振位置满足模态参与阈值要求。

从 表 2 可 以 看 出 ：在 依 次 获 取 垂 尾 尖 端

（No. 1068）、平 尾 尖 端（No. 2270）、机 翼 尖 端

（No. 4494）三个激振点后，由最后一列最大模态参

与值可知，关注模态全部达到模态参与阈值要求，

因此该方案即为最优化激振方案，其中考虑到模

态激励效率，机翼尖端的加载点将对称分布于两

侧机翼，因此最终激振位置如图 2 所示。

2. 3　试验验证

搭建 XL100 飞机地面振动试验验证平台如图

3 所示，试验采用两点橡皮绳悬挂方式模拟飞机自

由—自由边界条件。

在初步获取可识别模态频率分布的环节，试

验采用随机法激励。若为了最大程度地缩短试验

周期，应采用如图 2 所示方案在所有激振点同时施

加随机激励，获取所有关注模态的频率分布，但本

文为验证表 2 中数值计算结果，试验依次在三组激

振位置进行随机激励，由振动模态的线性叠加定

义可知，其测试效果与三组位置同时激振的测试

效果是一致的。

垂尾尖端激振所得频响函数曲线如图 4 所示，

辨识得可激发模态包括：1-机翼反对称一弯，2-垂
尾一弯，3-平尾反对称一弯，4-机翼反对称二弯，

5-机身水平一弯。

平尾尖端激振所得频响函数曲线如图 5 所示，

辨识得可激发模态包括：1-机翼对称一弯，2-机翼

反对称一弯，3-机身垂直一弯，4-垂尾一弯，5-平
尾反对称一弯，6-平尾对称一弯。

表 2　激振位置模态参与

Table 2　Exciter placement's mode participation

飞机模态名称

机翼对称一弯

机翼反对称一弯

机翼对称二弯

机翼反对称二弯

机翼对称一扭

机翼反对称一扭

平尾对称一弯

平尾反对称一弯

垂尾一弯

机身垂直一弯

机身水平一弯

各激振位置模态参预值

垂尾尖端
（No. 1068）

0. 01

14. 65

2. 48

11. 82

1. 22

22. 89

0. 04

11. 63

18. 34

0. 21

11. 93

平尾尖端
（No. 2270）

1. 50

5. 70

27. 23

1. 20

19. 23

11. 57

17. 10

17. 06

5. 72

15. 75

1. 13

机翼尖端
（No. 4494）

11. 03

6. 04

32. 11

5. 71

2. 09

12. 39

1. 98

0. 65

1. 14

5. 37

0. 01

最大模态
参与值

11. 03

14. 65

32. 11

11. 82

19. 23

22. 89

17. 10

17. 06

18. 34

15. 75

11. 93

图 4 垂尾激振频响函数曲线

Fig. 4　Vertical tail excitation's frequency response function

图 5 平尾激振频响函数曲线

Fig. 5　Horizontal tail excitation's frequency response function

图 3 XL100 飞机地面振动试验验证平台

Fig. 3　XL100's ground vibration test verification platform

图 2 XL100 飞机最优激振位置

Fig. 2　XL100's best exciter placement
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双侧机翼尖端激振所得频响函数曲线如图 6
所示，辨识得可激发模态包括：1-机翼对称一弯，

2-机翼反对称一弯，3-机身垂直一弯，4-平尾反对

称一弯，5-机翼反对称二弯，6-机翼对称二弯，7-
机翼反对称一扭，8-机翼对称一扭。

从表 2 及图 4~图 6 可以看出：2. 2 节获取的激

振方案能够较高质量地覆盖所有关注模态，满足

地面振动试验要求，且数值分析所得不同激振点

对各阶模态的激振效果与试验结果基本吻合，仅

机翼扭转模态激振方案存在较大偏差，主要原因

在于有限元模型与实际存在一定偏差，其所得机

翼扭转模态振型中平尾与垂尾同样存在较大响

应，因此导致算法误判由飞机尾翼可以激发机翼

扭转模态。

本次试验对象模态振型中机翼反对称一扭

（27. 96 Hz）与平尾对称一弯（26. 87 Hz）模态频率

接近，该密集模态现象在图 6 机翼随机激励频响函

数中可以观测到，表现为第 7 个响应峰值纯度欠

佳，其对应的模态振型如图 7（a）所示，显然此时激

振力同时激发了机翼反对称一扭与平尾对称一

弯。为采用相位共振法辨识这两阶模态，采用 1. 4
节方法分别计算其最优激振力矢量并实施正弦激

励，所得模态振型如图 7（b）和图 7（c）所示，显然从

激振力优化的角度实现了对这两阶密集模态的分

离与辨识。

（a） 机翼反对称一扭与平尾对称一弯耦合模态

（b） 机翼反对称一扭模态

（c） 平尾对称一弯纯模态

图 7 密集模态振型图

Fig. 7　Modal shapes of closely spaced modes

3　结  论

1） 基于模态振型 QR 分解及模态参与的优化

方法能够定量评估不同激振点的激振效率，可应

用于地面振动试验激振点位的全局规划，从而显

著缩短飞机地面振动试验周期，但其所参考的有

限元模型准确性会对规划效果产生一定影响。

2） 参考多变量模态指示函数的激振力矢量优

化可用于优化模态辨识效果，从试验实施层面实

现对密集模态的分离与辨识。

3） 基于模型驱动的试验设计方法能够有效辅

助地面振动试验的开展，但目前仍较依赖高保真

的结构数值模型，需要进一步开展相关研究。
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图 6 双侧机翼激振频响函数曲线

Fig. 6　Bilateral wings excitation's frequency response function
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