火箭横向模态耦合型自激振动的稳定性分析与仿真模拟
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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由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，通常会伴随有拍频振动或定频振动。
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Stability analysis and simulation of transverse mode-coupled self-excited vibration of rocket

SHANG Lin*, ZHANG Hairui, SUN Xiangchun, SONG Zhiguo, GAO Feng, SUN Dongwei
(China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing 100076, China)

Abstract: In order to intensive study the self-excited vibration phenomenon of rocket in the flight test, a two-degree-of-freedom linear system based on the coupling of elastic force and aerodynamic force was established, and the working mechanism of self-excited vibration caused by the displacement feedback between pitch and yaw degrees of freedom was explained. By analyzing the stability of the motion equation of the system, the criterion of losing asymptotic stability of equilibrium point and generating self-excited vibration was obtained. The time history curves of pitch and yaw angular displacement were obtained by solving ordinary differential equations with numerical method. The comparison between the simulation results and the measured data shows that the sudden amplification of vibration divergence phenomenon during the flight of rocket is the mode-coupling self-excited vibration caused by displacement feedback. In addition, the analysis results show that the beat or constant frequency vibration usually occurs before and after the self-excited vibration.
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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，存在振动突然放大的现象，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的影响。商霖等[10,11]研究了导弹滑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]等人认为，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。

基于已有研究认识，火箭作为一个类轴对称、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。由此，本文
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-库塔数值方法编制了动力学程序，计算模拟了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]，见图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。

	[image: image1.emf] 


[image: image2.emf] 
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	图1火箭示意图及象限线定义
Fig.1 Schematic diagram of rocket and definition of quadrant line


火箭姿控设计中，主要是按俯仰和偏航通道进行设计的，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。由此，结合火箭姿控设计需求，同时考虑到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
        
[image: image4.wmf]2

20

aaa

axwawa

++=

&&&

       (1)
        
[image: image5.wmf]2

20

bbb

bxwbwb

++=

&&&

       (2)
式中：
[image: image6.wmf]a

和
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分别代表火箭俯仰和偏航方向的角度；
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分别是火箭在
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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
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其中
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式中：
[image: image13.wmf]C


是等效阻尼矩阵；
[image: image14.wmf]K

是等效刚度矩阵，其满足以下条件[18]：
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在本节中，
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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
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。气动力矩包括稳定力矩
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和阻尼力矩
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，即
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由于本文所研究火箭沿I-III象限线和II-IV象限线都是不对称的，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
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式中：
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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，
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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，
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是飞行动压，
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是特征面积，
[image: image33.wmf]l

是参考长度。同时，阻尼力矩表示为
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式中：
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分别是俯仰和偏航方向的阻尼力矩系数导数，
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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
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式中：
[image: image39.wmf]I
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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
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分别又受到其速度
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的控制，这种系统称为速度反馈系统；同样的，作用在火箭上的气动稳定力矩
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又受到其位移
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的控制，这种系统称为位移反馈系统。

式(12)移项后，可得
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式中：
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qsl

Dm

IV

aa

a

=

&

，
[image: image51.wmf]2

qsl

Dm

IV

b

b

b

=

&

；
[image: image52.wmf]qsl

m

I

aaaa

a

l

=

，
[image: image53.wmf]qsl

m

I

abab

a

l

=

，
[image: image54.wmf]qsl

m

I

baba

b

l

=

，
[image: image55.wmf]qsl

m

I

bbbb

b

l

=

。
由此，得到了一个两自由度系统自由振动的运动方程。方程(13)中，阻尼系数由系统自身的等效阻尼系数
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和速度反馈阻尼系数
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组成，刚度系数由系统本身的等效刚度系数
[image: image58.wmf](,)

ii

Ki

ab

=

和位移反馈刚度系数
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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
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不等于0。由于
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，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。从
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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)~方程(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
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，则可将两个二阶微分方程(13)变成四个一阶微分方程
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变量
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称为状态变量，方程(14)称为状态方程。以
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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
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其中
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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
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。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
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。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
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。这里，引入新的转动惯量
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、圆频率
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、阻尼比系数
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和阻尼力矩系数导数
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，由此方程(16)~方程(19)可简化为
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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]
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由判据
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式中：
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分别为附加阻尼和等效阻尼，满足式(26)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
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式中：
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分别为附加刚度和等效刚度。
由判据
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式中：
[image: image105.wmf]2
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为附加刚度平方。满足式(27)和式(28)即可保证系统不会发生由位移反馈引起的静态失稳。
由方程(25)，可得判据德尔塔
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满足式(29)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。将式(29)扩展为如下
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或
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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(26)~式(29)表明，系统稳定性不但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。考虑到再入段时，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为常值。
本文研究火箭的基本参数：模态圆频率
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；特征面积
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；篇幅所限，气动数据和弹道姿控数据予以略去。图2~图4给出了满足判据
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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
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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。
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图2满足判据
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的稳定性图
Fig.2 Stability graph satisfying the criterion 
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图3满足判据
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Fig.3 Stability graph satisfying the criterion 
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图4
满足判据
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Fig.4 Stability graph satisfying the criterion 
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图5给出了判据德尔塔
[image: image128.wmf]D

的稳定性图。从图中可见，火箭飞行前60s时段系统比较稳定，70s~104s时段系统不太稳定，其它时段则处于偏临界状态。由此，表明在火箭飞行70s~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。
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图5
判据德尔塔
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的稳定性图
Fig.5 Stability graph of the criterion 
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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，设定已知值：俯仰圆频率
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[image: image133.wmf]183.6/

rads

b

w

=

，分别对应了火箭横向模态频率的下限频率值和上限频率值，其它参数取值同节2.2；按飞行时间导入气动数据
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；给定俯仰初始角位移
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3.1 无阻尼、模态解耦系统

令方程(13)中
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和
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，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，分别见图6和图7。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。
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(a)俯仰角位移

(a) Pitch angular displacement
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(b)偏航角位移

(b) Yaw angular displacement
图6俯仰和偏航振动的时程图
Fig.6 Time history diagram of pitch and yaw vibration

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
[image: image152.wmf]0
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和
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b

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。
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图7俯仰和偏航振动的合成轨迹图
Fig.7 Synthetic trajectory diagram of pitch and yaw vibration

3.2 无阻尼、模态耦合系统

令方程(13)中
[image: image158.wmf],

0

i

C

ab

=

=

和
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，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，见图8所示。由图8可见，随着动压逐渐增大，角位移逐渐放大。
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图8角位移和动压的时程图
Fig.8 Time history diagram of angular displacement and dynamic pressure

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。
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(a)俯仰角位移

(a) Pitch angular displacement
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(b)偏航角位移

(b) Yaw angular displacement
图9强耦合下俯仰和偏航角位移的定频振动时程图
Fig.9 Constant frequency vibration time history diagram of pitch and yaw angular displacement under strong coupling

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
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，如图10所示。图10中，俯仰角位移幅值最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。
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(a)俯仰角位移

(a) Pitch angular displacement
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(b)偏航角位移

(b) Yaw angular displacement
图10
弱耦合下俯仰和偏航角位移的拍频振动时程图
Fig.10 Beat frequency vibration time history diagram of pitch and yaw angular displacement under weak coupling

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，见图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。
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图11仿真角位移振动时程图
Fig.11 Time history diagram of simulated angular displacement
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图12实测角位移振动时程图
Fig.12 
Time history diagram of measured angular displacement

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，提出这一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。基于此认识，等效构建了一个两自由度线性系统，推导得到了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了仿真模拟。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。
本文模型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，基于本文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，从应用的角度来说本文模型仍具有可扩展性，建议结合所研究系统予以综合考虑。
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