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摘要：目的 实现颤振试飞操纵面脉冲激励响应仿真，预测操纵面脉冲激励结构响应。方法 提出一种飞机

颤振试飞操纵面脉冲激励响应仿真方法。该方法以飞机结构动力学有限元模型为基础，建立颤振试飞气动

力模型和操纵面脉冲激励力模型。结果 以上述模型为基础建立的飞机颤振试飞操纵面脉冲激励响应仿真模

型，实现了颤振试飞操纵面脉冲激励响应仿真。首先建立了带副翼单机翼模型操纵面脉冲激励响应仿真模

型，并实现了激励响应仿真分析，得到了结构响应幅值。结论 开展了全机模型操纵面脉冲激励响应仿真分

析，并将仿真结果与飞行试验结果进行对比，两者结果基本一致，验证了该方法的有效性。 
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Simulation Method of Control Surface Impulse Response of  

Aircraft Flutter Flight Test 
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ABSTRACT: The paper aims to realize the simulation and prediction of the control surface impulse excitation response of 

flutter flight test. A simulation method of control surface impulse excitation response was proposed. Based on the finite ele-

ment model of aircraft structure dynamics, the aerodynamic model of flutter flight test and the impulse excitation force model 

of control surface were established. Based on the above models, the simulation model of control surface impulse excitation 

response of flutter flight test was established to realize the simulation of control surface impulse excitation response. Firstly, 

the simulation model of control surface impulse excitation response of single wing with aileron was established. The simula-

tion analysis of excitation response was conducted, and the structural response amplitude was obtained. The simulation 

analysis of the control surface impulse excitation response of the whole aircraft model is carried out. The simulation results 

are compared with the flight test results. The two results are basically consistent, verifying the effectiveness of the method. 
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我国颤振飞行试验技术历经几十年的发展，目前

已经形成了一套成熟的试飞技术体系，也积累了大量

的工程经验。从试飞测试改装、试飞内容规划、颤振

试飞激励以及结构模态参数辨识到最终的颤振边界

预测，形成了体系化的试飞核心技术。颤振试飞激励

技术是颤振飞行试验的一项关键技术，在颤振飞行试
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验过程中，通过设计的激励方式对飞机结构施加一定

能量的激励，测量飞机结构的振动响应，基于振动响

应，开展结构模态参数辨识和颤振边界预测[1-5]。 

颤振试飞过程常用的激励方式包括小火箭脉冲

激励、操纵面脉冲激励、操纵面扫频激励、惯性扫频

激励、固定小翼扫频激励、振荡翼扫频激励以及环境

激励[6-8]等。这些激励方式技术特点各异，适用于不

同技术特点的飞机。其中操纵面脉冲激励是颤振试飞

中应用最广泛的激励方式[9-10]，该激励方式无需对飞

机加装额外的激励装置，适用于各种类型的飞机，包

括大型飞机、小型飞机、电传操纵飞机和机械操纵飞

机。试飞过程中，驾驶员通过驾驶杆/脚蹬操纵飞机

舵面，使舵机产生一个脉冲位移，形成脉冲激励力，

对飞机结构施加激励。脉冲的时间越短，产生的作用

力越大，结构的振动模态将激励得更充分，有利于开

展飞机结构模态辨识与颤振边界预测。开展颤振试飞

的飞机为新设计研制飞机，为了保证试飞安全，颤振

试飞过程中脉冲激励的幅值会从小到大逐步增加，颤

振试飞工程师根据试飞经验以及飞行后的数据，判断

激励的有效性。这样一方面会带来试飞周期的增加，

另一方面试飞工程师无法预先定量评估飞机激励响

应特性，增加了试飞的风险。 

国外在开展颤振飞行试验前，开展了大量的飞机

颤振建模、仿真和预测工作[11]，充分利用仿真模型优

化颤振试飞设计，提高颤振试飞效率。B. A. Winther

等[12]研究了 YF-17 飞机在飞行过程中大气紊流情况

下的实时仿真建模技术以及操纵面激励下的实时仿

真建模技术，利用仿真模型开展响应分析，用于研究

不同的辨识算法以及颤振试验验证，为颤振试验中数

据分析方法优选提供了重要的支持。T.D.Arthurs 等[13]

开展了 YF-17 飞机系统和结构动力学耦合的气动弹

性响应研究，研究了在不同控制律增益情况下飞机姿

态角和姿态角速率的响应特性，为该型飞机控制律设

计、飞行中气动弹性稳定性预测提供了重要的支持。

J. R. Peloubet[14]研究了 YF-16 飞机的控制系统和结构

耦合稳定性，以 YF-16 飞机飞行试验中遇到的控制系

统和结构耦合不稳定响应现象为出发点，研究了带控

制系统的气动弹性稳定性分析方法，确定了稳定边

界。Martin J. Brenner[15]研究了带推力矢量 F/A-18 飞

机大迎角气动伺服弹性稳定性分析方法，包括气动伺

服弹性建模方法、地面试验验证、飞行试验包线扩展

以及数据分析对比方面的研究。Peter M. Thompson

等[16]基于 F/A-18C 的飞行试验，进行了高逼真度的气

动伺服弹性预测研究，详细介绍了建模过程包括结

构、气动以及飞控系统建模方法等。这些建模仿真工

作的开展为试飞的设计与实施提供了重要的支持，提

高了颤振试飞效率与安全性。 

文中提出一种飞机颤振试飞操纵面脉冲激励响

应仿真方法，通过该方法能够预测飞机在不同幅值操

纵面脉冲激励及不同试飞状态点作用下，飞机的结构

振动响应。颤振试飞工程师能够预先掌握飞机在不同

操纵面脉冲激励状态下结构的振动响应幅值，为颤振

试飞工程提供重要的参考，实现更加安全高效的颤振

试飞操纵面脉冲激励。 

1  操纵面脉冲激励响应仿真建模方法 

1.1  基本原理 

操纵面脉冲激励是驾驶员通过驾驶杆/脚蹬向飞

机施加一个脉冲输入，使飞机的操纵面产生一个脉冲

的位移，进而产生由操纵面偏转引起的附加脉冲气动

力，该脉冲气动力施加于飞机结构，使飞机结构产生

振动响应。飞机副翼脉冲激励的副翼偏度如图 1 所

示，机翼翼尖的振动响应如图 2 所示。 
 

 
图 1  副翼脉冲激励输入 

Fig.1  Impulse excitation input of aileron 

 
图 2  机翼振动响应 

Fig.2  Response of wing vibration 

1.2  有限元建模方法 

飞机结构动力学有限元模型包括结构刚度和质

量，模态包括刚体模态和弹性模态。结构刚度包括刚

度量值及其刚度分布。全机机身、机翼、垂尾和平尾 

要按各个剖面的刚度等效模拟，机身与机翼、机身与

平尾、机身与垂尾、机翼与发动机的连接刚度用柔度
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矩阵模拟。结构刚度和刚心根据薄壁结构闭室原理或

力法计算确定。利用力（力矩）与变形的关系，得到

相应的刚度计算关系式。结构质量包括质心、质量和

惯量。利用地面共振试验结果对基准状态的结构理论

模型进行修正，修正后主要模态分析结果与试验结果

相比，频率偏差应在 5%以内，模态指示函数满足期望

要求。最终得到的飞机结构动力学数学模型见式（1）。 

0   my cy ky  (1) 

式中： m 、 c、 k 矩阵分别为结构的质量矩阵、

阻尼矩阵和刚度矩阵；y 为结构各有限元节点自由度

的位移。 

T
[ ]x y z     y  (2) 

式中： x 为气流方向位移分量； y 为侧向位移

分量； z 为垂向位移分量； 为绕 x 轴的滚转角；
为绕 y 轴的俯仰角；  为绕 z 轴的偏航角。 

1.3  非定常气动力建模 

颤振飞行试验激励过程中，飞机结构处于振动状

态，故气动力选择非定常气动力，与结构振动频率相

关，使用气动力偶极子格网法计算非定常气动力。考

虑主要翼面、操纵面以及机身的气动力。定义 x 轴为

机身轴方向（顺气流方向），y 轴为垂直机身轴方向

（侧向），z 轴为垂直机翼平面方向（垂向），对空

气动力网格 6 个自由度上的气动力加以分析，对应的

空气动力节点气动力可表示为 F，F与各空气动力节

点的自由度位移相关[17]，可表示为： 

q dF Ay
 

(3)
 

式中： dq 为速压；A为非定常气动力影响系数矩

阵，其对应的为空气动力节点。 

TQ G GA  (4) 

式中：G为插值矩阵，将空气动力节点上的力转

换到结构有限元节点上；Q代表结构有限元节点上的

气动力影响矩阵。 

则结构的气动弹性方程为： 

    0 my cy ky Q  (5) 

1.2 节中所建立的飞机结构动力学模型维数与有

限元节点数相关，由于有限元模型维数太大，处理起

来较为复杂。结构的振动是小变形线性的，故可以将

上述气动弹性方程通过坐标变换转化为模态坐标下

的振动方程，使方程维数减小。 

物理坐标与模态坐标的关系见式（6）。 

y = Φu
 (6) 

式中： y 为物理位移坐标； u为模态坐标；Φ为

空气动力节点对应的 n 阶结构固有模态， 1 2[ , ,Φ    

3 4 5 n, , , , ]    ； i 表示第 i阶固有模态对应的 6 个物

理坐标的特征向量值。 

将方程（6）带入方程（5）中，在方程左右两边

同时左乘 TΦ 得公式（7）： 

 2 0
1

2
ρ Ma,k     ii ii ii iiM u B u K u V Q u  (7) 

式中： iiM 为模态质量阵； iiB 为模态阻尼阵； iiK

为模态刚度阵； iiQ 表示气动力矩阵； iiQ 为马赫数 Ma
和减缩频率 k 的函数， / 2c Vk  。 

使用简谐非定常气动力，设  i t
iu u e  ，将该方程

带入公式（7）中，并引入结构阻尼系数 g ，得模态

坐标下的频域气动弹性方程： 

   

 

2 21
1

2

0

ω i ω ig ρ Ma,k ·    



 
  ii ii ii ii

i

M B K V Q

u
 

(8)
 

式中：ω为圆频率， 2πf  ； f 为频率；V 为气

流速度；  为气流密度； iu 为模态向量。 

1.4  仿真建模 

操纵面脉冲激励是由于操纵面的偏转引起的气动

激励，建立操纵面脉冲激励仿真模型。该模型主要考虑

由于操纵面偏转引起的气动激励力，形成的激励力模

型。模型中引入额外的节点自由度，该自由度与代表操

纵面的有限元节点相关联，形成如下激励仿真模型： 

   

 

2 21
1

2

0

ω i ω ig ρ Ma,k ·    



 
  hh hh hh hh

h

M B K V Q

u
 
(9)

 

 
0 0

Ma,k
 

  
 

ii ie
hh

Q Q
Q  (10) 

式中： iiM 、 iiB 、 iiK 分别为增加自由度后的模

态质量阵、模态阻尼阵和模态刚度阵； hhQ 为气动力

矩阵； ieQ 为操纵面偏转所引起的非定常气动力影响

系数矩阵，该矩阵已转换到模态坐标下并已经转换到

结构有限元节点上。 

操纵面脉冲激励响应仿真模型模拟了飞机各个

结构部件的惯性力、弹性力、气动力，通过改变激励

仿真公式中的速压和马赫数来实现不同飞行试验点

的激励仿真。根据各个颤振飞行试验点激励响应仿真

模型进行计算，能够输出任意有限元节点振动加速度

或位移数据。 

2  仿真建模和分析 

2.1  带副翼单机翼模型简介 

以国外某喷气式运输机机翼简化模型为例，进行

颤振试飞激励仿真分析。该机翼的结构参数见表 1，

模型几何外形如图 3 所示。该机翼有限元模型包含半

机身和单机翼结构特性。 
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表 1  机翼结构主要参数 
Tab.1  Main parameters of wing structure 

参数 机翼投影面积/m2 参考弦长/m 翼展/m 半机身质量/kg 俯仰惯量/(kg·m2) 滚转惯量/(kg·m2) 颤振速度/(m·s–1)

量值 52.4 4.1 25.4 7892.5 1.2741×105 1.2800×103 345.1 

 

 
图 3  带副翼单机翼模型及有限元节点 

Fig.3  Single wing model with aileron and finite  
element node diagram 

2.2  仿真分析 

按第 2.1 节方法，建立操纵面脉冲激励仿真模型，

开展操纵面脉冲激励仿真分析。设计脉冲激励时间长

度共 0.25 s，最大幅值舵面位置偏转 6°，三角脉冲，

仿真时间为 10 s，如图 4 所示。该信号特性为当前飞

机颤振试飞过程中所实现的信号。 
 

 
图 4  脉冲激励信号 

Fig.4  Impulse excitation signal 

当仿真速度小于颤振速度时，测点的响应如图 5a

所示。未加激励前，结构无响应，加入脉冲激励后结

构迅速衰减。当仿真速度等于颤振速度时，测点的激

励响应如图 5b 所示。可以看出，未加激励时，已出现

结构颤振模态等幅振荡，加入脉冲激励后，其他振动

模态衰减，结构颤振模态维持另一幅值等幅振荡。 

3  应用分析 

3.1  全机结构动力学模型介绍 

该全机结构动力学有限元模型以民用运输机为

参照，采用翼吊发动机、常规尾翼布局形式。动力学

模型包括左右机翼、左右平尾、左右发动机、左右小

翼、垂尾和机身结构，也包括副翼、升降舵和方向舵。

结构动力学有限元模型如图 6 所示。 
 

 
图 5  操纵面脉冲激励仿真 

Fig.5  Simulation of control surface pulse excitation:  
a) simulation speed is less than flutter speed;  
b) simulation speed is equal to flutter speed 

 
图 6  全机结构动力学有限元模型 

Fig.6  Finite element model of whole aircraft  
structure dynamics 

3.2  仿真与试飞结果对比 

利用所建立的操纵面脉冲激励响应仿真模型，开

展激励响应仿真分析，并将仿真结果与颤振试飞结果 
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对比。操纵面脉冲激励时，机翼翼尖前缘振动响应试

飞与仿真结果时域对比如图 7 所示，机翼翼尖前缘振

动响应与速压的关系如图 8 所示。由于试飞员在不同

试飞状态点脉冲激励幅值与脉冲时间不同，未呈现随

速压增大结构脉冲振动增大的趋势。可以看出，仿真

分析结果与颤振试飞结果处于同一振动水平，结果基

本相当。五角星线为颤振速度时的副翼脉冲激励响应

振动值，颤振试飞时，工程师主要通过振动响应实时

监控飞机安全性。该五角星线能为颤振试飞工程师试

飞实时安全监控提供定量参考，保障试飞安全。 
 

 
图 7  副翼脉冲激励响应 

Fig.7  Response of impulse excitation of aileron 

 
图 8  响应随速压变化趋势 

Fig.8  Response trend with dynamic pressure 

同时，利用操纵面脉冲激励仿真响应，能够辨识

结构模态频率和阻尼随速度的变化趋势。机翼某一阶

模态频率和阻尼随马赫数的变化趋势如图 9 所示。可

以看出，试飞结果与仿真结果结构模态变化趋势基本

一致。仿真分析能够同时从结构振动时域响应和结构

模态参数辨识结果中对飞行试验结果进行预测。当两

者趋势一致时，能够对后续试飞状态点进行优化，减

少试飞状态点，提高试飞效率。当两者结构有差异时，

则应重点加强分析，确认试飞结果可靠性以及建模的

准确性，确保试飞安全。 

 
图 9  频率和阻尼随马赫数变化趋势 

Fig.9  Frequency (a) and damping (b) variation  
trend with Mach number 

4  结语 

在飞机结构动力学有限元模型的基础上，提出

了飞机颤振飞行试验操纵面脉冲激励响应仿真建模

方法，实现了飞机操纵面脉冲激励响应仿真，激励

响应仿真分析结果与颤振试飞结果相当，验证了颤

振飞行试验操纵面脉冲激励响应仿真方法的有效

性，能够提升当前颤振试飞的仿真分析能力，为颤

振试飞工程师更好地保障试飞安全提供支撑。基于

文中所建立的仿真方法，后续将能够开展操纵面脉

冲激励效果的预先分析与评价，更好地指导试飞员

开展颤振试飞操纵面脉冲激励，同时也能够开展数

据分析方法的训练与评价。 
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