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火箭横向模态耦合型自激振动的稳定性分析与仿真模拟

商　霖，张海瑞，孙向春，宋志国，高　峰，孙冬伟
（中国运载火箭技术研究院，北京　１０００７６）

摘　要：为了深入研究火箭飞行试验中出现的自激振动现象，建立了一个基于弹性力与气动力耦合的两
自由度线性系统，阐明了俯仰和偏航自由度之间由于位移反馈而引发自激振动的工作机理。通过对系统运

动方程进行稳定性分析，得到平衡点失去渐进稳定特性并产生自激振动的判据。利用数值方法求解常微分

方程组得到俯仰和偏航角位移时程曲线。仿真结果与试验数据对比表明，火箭飞行过程中出现的振动突然

放大的现象是位移反馈导致的模态耦合型自激振动。此外，分析结果表明，自激振动发生前、后，通常会伴随有
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　　火箭飞行过程中其整体在某一时段内，在不
外加激励信号的情况下，存在振动突然放大现象，

即自激振动。火箭整体的自振是一个极为严重的

气弹问题［１－３］。其表现出的强烈振动会影响设备

的工作性能，进而诱发飞行故障，若振幅持续增大

则可能在很短时间内导致火箭结构的破坏。因

此，有必要探究火箭飞行过程中出现的自激振动

现象，分析其形成机理，为工程研制提供必备的理

论支撑和设计指导。

当前，有关火箭在自由飞行状态下出现自激

振动现象的报道和研究都还很少。已有的火箭气

动弹性分析中，研究者们主要集中于分析空气舵、

燃气舵和边条翼及尾翼等操纵面的颤振特

性［４－８］。此外，Ｑｉａｏ等［９］研究了高超声速飞行器

轻结构设计和细长几何结构导致的刚体模态和弹

性模态耦合问题及液体晃动对飞行器的影响，揭

示了在特定的飞行器结构下，弹性挠度和液体晃

动对稳定性的影响。商霖等［１０－１１］研究了导弹滑
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行出箱过程中弹体局部出现的颤动现象，论述了

颤动现象的形成原因，构建质量块 －传输带干摩
擦动力学模型对颤动现象进行了仿真模拟。张

磊［１２］在航天结构振动试验中发现，当振动方向和

正交方向具有相同的模态频率时，会发生正交模

态耦合，而模态耦合现象的发生与激励形式、结构

形式和材料特性等无关，仅与结构的截面对称性

和振动方向有关。同时，刘丽兰等［１３］认为，模态

耦合是摩擦引起系统自激振动的一种重要的不稳

定机理，其主要条件是摩擦力与法向力的耦合。

综上，火箭作为类轴对称、弹性细长体，其俯

仰、偏航等多阶横向模态比较接近，若弹性力与气

动力存在耦合，则可能会出现模态耦合型自激振

动。首先根据火箭自身特点将其等效简化为一个

由俯仰和偏航自由度组成的自由系统，同时考虑

微幅振动下气动力与弹性力的耦合，将飞行状态下

的火箭处理为一个自由－自由边界的两自由度线
性系统。随后，利用平衡点稳定性分析法推导得到

系统特征方程和稳定性判据，代入火箭模态参数和

气动系数导数按飞行秒点逐时进行稳定性判断，得

到飞行过程的稳定性图。最后，采用龙格－库塔数
值方法编制动力学程序，计算模拟系统稳定时段出

现的拍频振动和系统失稳时段出现的自激振动，仿

真计算结果与飞行实测结果吻合良好。

１　动力学模型

１．１　火箭模型

火箭一般由战斗部舱、仪器舱、发动机和尾段

等四个舱段组成，舱段间通过螺栓铆接成为整

体［１４］，如图１所示。需要说明一点，图１仅为火
箭外形示意图，不代表真实的结构特性和气动特

性。图１中，Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ和Ⅳ分别是火箭截面的四
个象限线，其中沿Ⅰ－Ⅲ象限线称为俯仰方向，沿
Ⅱ－Ⅳ象限线称为偏航方向，统称为横向。

图１　火箭示意图及象限线定义
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｃｋｅｔａｎｄ

ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｑｕａｄｒａｎｔｌｉｎｅ

按俯仰和偏航通道进行火箭姿控设计时，若

需解决与火箭控制相关的问题则必须研究俯仰和

偏航两个通道的稳定性。已有模态试验表明，火

箭俯仰和偏航方向的模态频率比较接近［１５］。相关

风洞试验［１６－１７］发现，流场中会出现以箭体横向弯

曲频率为主要特征的非定常压力脉动现象，表明火

箭在俯仰和偏航方向容易出现气弹现象。结合火

箭姿控设计需求，考虑俯仰和偏航两个通道是相互

正交、独立的，可将其横向一阶模态等效简化为一

个两自由度系统，其自由振动的运动方程为：

α̈＋２ξαωαα＋ω
２
αα＝０ （１）

β̈＋２ξβωββ
·

＋ω２ββ＝０ （２）
式中：α和β分别代表火箭俯仰和偏航方向的角
度；ωｉ和 ξｉ分别是火箭在 ｉ＝α，β方向的圆频率
和阻尼比系数，一般可以通过模态试验获取。

将方程（１）和方程（２）写成矩阵形式为
α̈

β[ ]̈ ＋Ｃ αβ[ ]· ＋Ｋα[ ]β ＝[ ]００ （３）

其中

Ｃ＝
２ξαωα ０

０ ２ξβω[ ]
β

Ｋ＝
ω２α ０

０ ω２[ ]













β

（４）

式中：Ｃ是等效阻尼矩阵；Ｋ是等效刚度矩阵。Ｋ
满足以下条件［１８］：

Ｋαα＞０

Ｋββ{ ＞０
（５）

Ｋαβ＝Ｋβα＝０ （６）
ＫααＫββ－ＫαβＫβα＞０ （７）

１．２　气动力矩

火箭飞行过程中，其平衡态附近的微幅振动

会在俯仰和偏航方向产生相应的气动力矩 －Ｍα
和－Ｍβ。气动力矩包括稳定力矩Ｍ

ｗ
ｉ＝α，β和阻尼力

矩Ｍｃｉ＝α，β，即
Ｍα＝Ｍ

ｗ
α＋Ｍ

ｃ
α

Ｍβ＝Ｍ
ｗ
β＋Ｍ

ｃ{
β

（８）

工程上，火箭沿Ⅰ －Ⅲ象限线和Ⅱ －Ⅳ象限
线通常是不对称的，因而会导致俯仰和偏航方向

的气动力出现耦合。由此，稳定力矩表示为：

Ｍｗα＝ｍααｑｓｌα＋ｍαβｑｓｌβ （９）
Ｍｗβ＝ｍβαｑｓｌα＋ｍββｑｓｌβ （１０）

式中：ｍαα和ｍβα分别是俯仰方向运动引起的俯仰
和偏航稳定力矩系数导数，ｍαβ和 ｍββ分别是偏航
方向运动引起的俯仰和偏航稳定力矩系数导数，ｑ
是飞行动压，ｓ是特征面积，ｌ是参考长度。同时，
阻尼力矩表示为：

·４７·
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Ｍｃα＝ｍαｑｓ
ｌ２
Ｖ
α

Ｍｃβ＝ｍβ·ｑｓ
ｌ２
Ｖβ

{ ·
（１１）

式中：ｍα和ｍβ·分别是俯仰和偏航方向的阻尼力
矩系数导数，Ｖ是飞行速度。

１．３　动力学方程

将方程（８）除以火箭等效转动惯量后添加到
方程（３）右边，可得：

α̈

β[ ]̈ ＋ ２ξαωα ０

０ ２ξβω[ ]
β

α

β[ ]· ＋
ω２α ０

０ ω２[ ]
β

α[ ]β ＝
Ｍα／Ｉα
Ｍβ／Ｉ[ ]

β

（１２）

式中：Ｉα和Ｉβ分别是火箭在俯仰和偏航方向的等
效转动惯量。式（１２）表明，火箭受到的气动阻尼

力矩Ｍｃα和Ｍ
ｃ
β分别又受到其速度 α和β

·

的控制，

这种系统称为速度反馈系统；同样地，作用在火箭

上的气动稳定力矩Ｍｗα和 Ｍ
ｗ
β又受到其位移 α和

β的控制，这种系统称为位移反馈系统。
式（１２）移项后，可得：
α̈

β[ ]̈ ＋ Ｃα＋Ｄα ０

０ Ｃβ＋Ｄ[ ]
β

α

β[ ]· ＋
Ｋαα＋λαα λαβ
λβα Ｋββ＋λ[ ]

ββ

α[ ]β ＝[ ]００ （１３）

式中：Ｄα＝ｍα
ｑｓｌ２
ＩαＶ
，Ｄβ＝ｍβ·

ｑｓｌ２
ＩβＶ
；λαα＝ｍαα

ｑｓｌ
Ｉα
，

λαβ＝ｍαβ
ｑｓｌ
Ｉα
，λβα＝ｍβα

ｑｓｌ
Ｉβ
，λββ＝ｍββ

ｑｓｌ
Ｉβ
。

由此，得到一个两自由度系统自由振动运动方

程。方程（１３）中，阻尼系数由系统自身的等效阻尼
系数Ｃｉ（ｉ＝α，β）和速度反馈阻尼系数Ｄｉ（ｉ＝α，β）
组成，刚度系数由系统本身的等效刚度系数Ｋｉｉ（ｉ＝
α，β）和位移反馈刚度系数λｉｊ（ｉ，ｊ＝α，β）组成。

火箭飞行过程中随着攻角的增加，箭体横向

会出现非对称涡，由于非对称涡的非定常脱落，会

在俯仰和偏航方向均产生非定常的气动力，因此

力矩系数 ｍαβ和 ｍβα不等于 ０。由于 λαβ≠０和
λβα≠０，造成方程（１３）中刚度矩阵不是对角矩阵，
进而引起火箭在俯仰和偏航方向的耦合，这种耦

合称为附加弹性耦合。由 λαβ和 λβα公式可知，在
火箭稳定力矩系数导数和模态等效参数确定的情

况下，动压越大，俯仰和偏航方向耦合关系越强。

方程（３）和方程（１３）在形式上是相似的，但
在本质上却有很大的不同，因为方程（１３）不一定
满足方程（５）～（７）。由此，方程（１３）所描述的

系统可能会发生动态或静态的不稳定。

令变量ｚ１＝α，ｚ２＝β，ｚ３＝α，ｚ４＝β
·

，则可将两

个二阶微分方程（１３）变成四个一阶微分方程，即
ｚ１＝ｚ３
ｚ２＝ｚ４
ｚ３＝－（Ｃα＋Ｄα）ｚ３－（Ｋαα＋λαα）ｚ１－λαβｚ２
ｚ４＝－（Ｃβ＋Ｄβ）ｚ４－λβαｚ１－（Ｋββ＋λββ）ｚ










２

（１４）
变量 ｚｉ（ｉ＝１，２，３，４）称为状态变量，方

程（１４）称为状态方程。以ｚ１或ｚ２和ｚ３或ｚ４为坐
标轴构成的二维状态空间（状态平面）称为相平

面，该平面上的点表示系统的特定运动状态，称为

相点［１９］。

２　稳定性分析

２．１　特征方程与稳定性判据

为了研究系统参数对火箭模态耦合型自激振

动现象的影响，采用平衡点稳定性分析法对方

程（１４）所描述系统进行分析。火箭飞行时，在外
部气动力作用下处于平衡状态。系统平衡点扰动

方程的线性特征多项式为：

ｐ４＋Ａｐ３＋Ｂｐ２＋Ｅｐ＋Ｄ＝０ （１５）
其中

Ａ＝（Ｃα＋Ｄα）＋（Ｃβ＋Ｄβ） （１６）
Ｂ＝（Ｃα＋Ｄα）（Ｃβ＋Ｄβ）＋
　 （Ｋαα＋λαα）＋（Ｋββ＋λββ） （１７）
Ｅ＝（Ｃα＋Ｄα）（Ｋββ＋λββ）＋
　 （Ｃβ＋Ｄβ）（Ｋαα＋λαα） （１８）

Ｄ＝（Ｋαα＋λαα）（Ｋββ＋λββ）－λαβλβα （１９）
常规火箭基本上是旋成体结构，因此其俯仰

和偏航方向的转动惯量近似相等，即 Ｉα≈Ｉβ。模
态试验结果表明，其俯仰和偏航方向的模态参数

近似相等，即ωα≈ωβ和 ξα≈ξβ。同时，气动计算
也表明，其俯仰和偏航方向的阻尼力矩系数导数

近似相等，即ｍα≈ｍβ·。这里，引入新的转动惯量
Ｉ、圆频率ω、阻尼比系数 ξ和阻尼力矩系数导数
ｍ，由此方程（１６）～（１９）可简化为：

Ａ＝４ξω＋２ｍｑｓｌ
２

ＩＶ （２０）

　Ｂ＝Ａ
２

４＋ ω
２＋ｍαα

ｑｓｌ( )Ｉ ＋ ω２＋ｍββｑｓｌ( )Ｉ （２１）

　Ｅ＝Ａ２ ω２＋ｍαα
ｑｓｌ( )Ｉ ＋ ω２＋ｍββｑｓｌ( )[ ]Ｉ （２２）

Ｄ＝ ω２＋ｍαα
ｑｓｌ( )Ｉ ω２＋ｍββ

ｑｓｌ( )Ｉ －
ｍαβｍβα

ｑｓｌ( )ｌ
２

（２３）

·５７·
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根据ＲｏｕｔｈＨｕｒｗｉｔｚ准则，系统平衡状态的渐
近稳定性条件为［２０］Ａ＞０，Ｅ＞０，Ｄ＞０，Ｅ（ＡＢ－Ｅ）－
ＤＡ２＞０。

由判据Ａ＞０，可得
ｃａｄ＜ｃｅｑ

ｃａｄ＝－ｍｓｌ
２·
ｑ
Ｖ

ｃｅｑ＝２ξω
{

Ｉ

（２４）

式中，ｃａｄ和ｃｅｑ分别为附加阻尼和等效阻尼，满足
式（２４）即可保证系统不会发生由速度反馈引起
的自激振动。

由判据Ｅ＞０，可得
ｋａｄ＜ｋｅｑ
ｋｅｑ＝ω

２Ｉ

ｋａｄ＝－（ｍαα＋ｍββ）ｑｓｌ／
{

２

（２５）

式中：ｋａｄ和ｋｅｑ分别为附加刚度和等效刚度。
由判据Ｄ＞０，可得

ｋ２ｅｑ－２ｋａｄｋｅｑ＋ｋ
２
ａｄ＞０

ｋ２ａｄ＝（ｍααｍββ－ｍαβｍβα）（ｑｓｌ）{ ２
（２６）

式中：ｋ２ａｄ为附加刚度平方。满足式（２５）和式（２６）即
可保证系统不会发生由位移反馈引起的静态失稳。

由Ｅ（ＡＢ－Ｅ）－ＤＡ２＞０，可得判据Δ，即
Δ＝（ｍαα－ｍββ）

２＋４ｍαβｍβα＞０ （２７）
满足式（２７）即可保证系统不会发生由位移

反馈引起的模态耦合型自激振动。式（２７）可扩
展为

ω２αＩα
ｑｓｌ＋ｍ( )αα －

ω２βＩβ
ｑｓｌ＋ｍ( )[ ]ββ

２

＋４ｍαβｍβα＞０

（２８）
或

ω２αＩα
ｑｓｌ－

ω２βＩβ( )ｑｓｌ
＋（ｍαα－ｍββ[ ]）

２

＋４ｍαβｍβα＞０

（２９）
可发现，若火箭横向模态频率相距越远，则越

不容易引起模态耦合的自激振动。据此，工程上

可通过调整舱段间对接面连接刚度在俯仰和偏航

方向的刚度值，增大这两个方向模态频率的偏差。

２．２　稳定性图

式（２４）～（２７）表明，系统稳定性不仅与火箭
模态特性和气动外形相关，还与其飞行弹道、姿态

等相关。为说明问题，本节仅分析火箭再入段模

态特性、气动特性和弹道姿态等参数对系统稳定

性的影响。考虑再入段时，火箭质量特性已不再

变化，因此与质量特性相关的所有参数均取常值。

火箭的基本参数：模态圆频率ω＝１８０ｒａｄ／ｓ、

模态阻尼比系数 ξ＝００１５，等效转动惯量 Ｉ＝
１３０ｋｇ·ｍ２；特征面积 ｓ＝０４５ｍ２、参考长度 ｌ＝
８０ｍ；篇幅所限，气动数据和弹道姿控数据予以
略去。图２～４给出了满足判据 Ａ＞０、Ｃ＞０和
Ｄ＞０的稳定性图。图２中附加阻尼小于等效阻
尼，图３中附加刚度远小于等效刚度，图４中判据
Ｄ远大于零，表明系统处于稳定状态、不会出现由
速度反馈引起的动态失稳和由位移反馈引起的静

态失稳。此外，已有火箭飞行试验结果，也未发现

存在诸如此类的现象。

图２　满足判据Ａ＞０的稳定性图
Ｆｉｇ．２　ＳｔａｂｉｌｉｔｙｇｒａｐｈｓａｔｉｓｆｙｉｎｇｔｈｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎＡ＞０

图３　满足判据Ｅ＞０的稳定性图
Ｆｉｇ．３　ＳｔａｂｉｌｉｔｙｇｒａｐｈｓａｔｉｓｆｙｉｎｇｔｈｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎＥ＞０

图４　满足判据Ｄ＞０的稳定性图
Ｆｉｇ．４　ＳｔａｂｉｌｉｔｙｇｒａｐｈｓａｔｉｓｆｙｉｎｇｔｈｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎＤ＞０

·６７·
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图５给出了判据 Δ的稳定性图。由图可知，
火箭飞行前６０ｓ时段系统比较稳定，第７０～１０４ｓ
时段系统不太稳定，其他时段则处于偏临界状态。

这表明在火箭飞行第７０～１０４ｓ时段内可能会出
现由位移反馈引发的模态耦合型自激振动。

图５　判据Δ的稳定性图
Ｆｉｇ．５　ＳｔａｂｉｌｉｔｙｇｒａｐｈｏｆｔｈｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎΔ

３　仿真模拟

根据式（１４）微分方程组，采用４阶龙格－库塔
算法编制动力学计算程序对方程（１３）所描述的系
统进行仿真计算，模拟火箭再入段飞行时其平衡态

附近俯仰和偏航方向的微幅振动响应。结合计算

程序，设定参数：俯仰圆频率ωα＝１７６４ｒａｄ／ｓ和偏
航圆频率 ωβ＝１８３６ｒａｄ／ｓ，分别对应火箭横向模
态频率的下限频率值和上限频率值，其他参数取值

同２２节；按飞行时间导入气动数据 ｍα、ｍβ、ｍαα、
ｍαβ、ｍβα、ｍββ和弹道数据 ｑ、Ｖ；给定俯仰初始角位
移α０＝１．０°和角速度 α０＝０（°）／ｓ，偏航初始角

位移β０＝－１．０°和角速度 β
·

０＝０（°）／ｓ。

３．１　无阻尼、模态解耦系统

令方程（１３）中Ｃｉ（ｉ＝α，β）＝０、Ｄｉ（ｉ＝α，β）＝

０、λαβ＝０和 λβα＝０，可以得到一个无阻尼、模态
解耦的系统。对这个系统进行仿真计算，并绘制

俯仰和偏航振动的时程图、合成轨迹图，分别如

图６和图７所示。图６中，为便于波形识别，仅图
示初始时段的计算结果，可以发现俯仰和偏航都

做等幅的简谐振动，相互之间没有干扰。

图７中，当偏航和俯仰频率比不成整数比时，
两个方向振动的合成轨迹在边长为 ２ α０ 和
２β０ 的矩形中画出了较为复杂的曲线；若偏航和
俯仰频率比为整数比时，则两个方向振动的合成

轨迹是封闭曲线，振动具有周期性，这种振动轨迹

表现为如图所示的“８”字形，也称为李萨如图

（ａ）俯仰角位移
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

（ｂ）偏航角位移
（ｂ）Ｙａｗａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

图６　俯仰和偏航振动的时程图
Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆｐｉｔｃｈａｎｄｙａｗｖｉｂｒａｔｉｏｎ

（ａ）ωβ／ωα＝１．０４

（ｂ）ωβ／ωα＝２．０

图７　俯仰和偏航振动的合成轨迹图
Ｆｉｇ．７　Ｓｙｎｔｈｅｔｉｃｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｐｉｔｃｈａｎｄｙａｗｖｉｂｒａｔｉｏｎ

·７７·
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形［２１］。由此表明，俯仰和偏航是独立的、垂直的

两个运动，符合本节系统的预示。

３．２　无阻尼、模态耦合系统

令方程（１３）中Ｃｉ（ｉ＝α，β）＝０和 Ｄｉ（ｉ＝α，

β）＝０，可以得到一个无阻尼、模态耦合的系统。
对这个系统进行仿真计算，可以得到系统稳定时

段内的角位移时程曲线，如图８所示。由图８可
见，随着动压逐渐增大，角位移逐渐放大。

图８　角位移和动压的时程图
Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆａｎｇｕｌａｒ
ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

如前所述，动压越大，俯仰和偏航耦合越强，

二者以同一频率将能量从一个方向传递到另一个

方向、不停交替，维持能量在俯仰和偏航之间的转

换，如图９所示。图９中，俯仰角位移幅值最大
时，对应了偏航角位移幅值最小；反之，俯仰角位

移幅值最小时，对应了偏航角位移幅值最大。

（ａ）俯仰角位移
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

若系统阻尼不足以衰减这部分能量，同时系

统处于临界状态或失稳状态，则很容易出现振动

发散的自激现象。动压较小时，俯仰和偏航耦合

较弱，振幅变化快，而自由度间转换较慢，从而形

成了拍击现象，其拍频周期约等于 ２π／（ωβ－
ωα），如图１０所示。图１０中，俯仰角位移幅值最

（ｂ）偏航角位移
（ｂ）Ｙａｗａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

图９　强耦合下俯仰和偏航角位移的定频振动时程图
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｓｔａｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆ
ｐｉｔｃｈａｎｄｙａｗａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｕｎｄｅｒｓｔｒｏｎｇｃｏｕｐｌｉｎｇ

（ａ）俯仰角位移
（ａ）Ｐｉｔｃｈａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

（ｂ）偏航角位移
（ｂ）Ｙａｗａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

图１０　弱耦合下俯仰和偏航角位移的拍频振动时程图
Ｆｉｇ．１０　Ｂｅａｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆｐｉｔｃｈ

ａｎｄｙａｗａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｕｎｄｅｒｗｅａｋｃｏｕｐｌｉｎｇ

大对应了偏航角位移幅值最小，反之亦然。由于

系统中实际存在的阻尼，拍频振动很容易被逐渐

耗散掉，因而火箭飞行试验中很难发现这一现象。

·８７·
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３．３　有阻尼、模态耦合系统

对方程（１３）所描述的有阻尼、模态耦合系统
进行仿真计算，可以得到系统失稳时段内的角位

移时程曲线，如图１１所示。同时，图１２也给出了
火箭飞行试验中实测的角位移时程曲线。考虑到

俯仰角位移和偏航角位移数据规律相同，本节选

取俯仰角位移进行分析。

图１１　仿真角位移振动时程图
Ｆｉｇ．１１　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄ

ａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

图１２　实测角位移振动时程图
Ｆｉｇ．１２　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｏｆｍｅａｓｕｒｅｄ

ａｎｇｕｌａｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

图１１仿真曲线中按时间秒点模拟了系统稳
定时段的拍频振动，系统失稳时段的自激振动，因

无法模拟火箭空中飞行时突发性、间歇性或随机

性的干扰，因而图中自激振动曲线呈现为逐级放

大、整体平滑、渐进减小的理想形态。总体而言，

仿真曲线和实测曲线吻合良好，如拍频振动的符

合、振动响应数值较为一致，更为关键的是都表征

出了自激振动的典型特征［２２］，即在振动过程中当

输入能量大于衰减能量时，振幅持续增大；当输入

能量等于衰减能量时，振幅保持不变；当输入能量

小于衰减能量时，振幅逐渐减小。

图１２实测曲线中完整地展示了从系统稳定
时段弱耦合导致的拍频振动（见图中左上角框

图），到系统临界时段的定频振动（见图中左下角

框图），再到系统失稳时段振动的突然放大、逐步

维持和最后突然消亡的特征演化，对应了自激振

动的衍生、发展、维持和消亡的全过程。火箭飞行

过程中，必不可少地存在着方方面面的干扰因素，

如突发的阵风［２３］、快速的机动［２４］等，这些干扰因

素会破坏自激振动的演化形态，具体表现形式如

图中曲线的跳跃、幅值突变等现象。由此说明，火

箭飞行过程中会出现由位移反馈导致的模态耦合

型自激振动。同时，自激振动发生前、后，通常会

伴随有拍频振动或定频振动。

４　结论

针对火箭飞行过程中可能出现的自激振动现

象，提出振动突然放大的现象是由位移反馈而产生

的横向模态耦合型自激振动。等效构建一个两自

由度线性系统，推导得到相应的系统动力学方程、

特征方程和稳定性判据，并对火箭飞行试验结果进

行仿真模拟。由此表明，本文模型能够有效地判断

火箭横向模态耦合时是否会发生系统性弹性失稳，

同时也能准确地预示可能出现的自激振动现象。

此外，根据系统方程和仿真结果得到了如下结论：

１）火箭俯仰和偏航方向的模态频率相距越
远，则越不容易引起模态耦合型自激振动。

２）大动压下，俯仰和偏航方向耦合较强，定
频振动明显；小动压下，俯仰和偏航方向耦合较

弱，容易出现拍频振动。

３）自激振动发生前、后，通常会伴随有拍频
振动或定频振动。

模型中假设火箭横向模态主振方向沿俯仰和

偏航方向，由此横向模态的耦合是由附加弹性刚度

引起的。针对火箭普遍存在的双模态现象，即模态

主振方向偏离俯仰或偏航方向，火箭横向模态的耦

合还存在由弹性刚度引起的情况。此时，基于本模

型方法仅需将弹性耦合项和附加弹性耦合项叠加

处理即可。由此，从应用的角度来说模型仍具有可

扩展性，建议结合所研究系统综合考虑。
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