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基于舵面振荡激励试飞的飞机动特性识别与修正 

庞培森 

（上海飞机设计研究院，上海 201210） 

摘要：目的 通过试飞的方法，识别飞机的动态特性，包括模态频率、舵面效率、阻尼等，用以修正飞机的

动响应分析模型。方法 舵面振荡虽然是电传操纵飞机的一种故障情况，但是可以主动地应用于试飞，作为

频域激励施加于飞机上，获得飞行状态下飞机的频响特性。通过对比试飞数据和模型分析结果，识别并修

正动响应模型的模态频率、舵面效率、阻尼等参数，来建立更接近实际飞机的动响应分析模型。结果 舵面

振荡激励试飞数据与动响应模型振荡分析的结果在趋势上较为一致，通过对动响应模型参数的识别和修正，

提高了动响应模型的准确度。结论 舵面振荡激励作为一种频域激励，是飞机地面共振试验（GVT）的补充

和发展，可便捷地应用于飞机的试飞试验，从而识别和修正动响应分析模型。 
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Identification and Modification of Aircraft's Dynamic Characteristics by  
Control Surfaces' Oscillation Excitation Flight Test 

PANG Pei-sen 

(Shanghai Aircraft Design & Research Institute, Shanghai 201210, China) 

ABSTRACT: Through flight test, this paper aims to identify the dynamic characteristics of the aircraft, including the modal 

frequency, control surface efficiency, damp and so on, to modify the dynamic response analysis model of aircraft. Although 

control surface oscillation is a kind of failure for fly-by-wire aircraft, it can be actively applied to flight test as a frequency do-

main excitation on aircraft to obtain frequency characteristics of the aircraft under the flight state. By comparing flight test data 

and model analysis results, the dynamic response model parameters such as the modal frequency, control surface efficiency and 

damp are identified and modified to establish a dynamic response analysis model specific for an actual aircraft. The flight test 

data of control surfaces’ oscillation excitation are consistent with the results of dynamic response model oscillation analysis. The 

accuracy of the model is improved by identifying and modifying the parameters of the dynamic response model. As a kind of 

frequency domain excitation, the control surfaces’ oscillation excitation is an effective complement and development of aircraft 

Ground Vibration Test (GVT), which can be easily applied to an aircraft flight test to identify and modify the dynamic response 

analysis model. 
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飞机的动特性，在不同的专业有不同的含义，在

飞行控制专业，主要是指飞机的机动性、稳定性等；

在振动、载荷专业，主要是指影响飞机结构响应的动

态特征，比如模态、阻尼、气动力分布等因素。文中

的动特性，指的是后者。在飞机的研制过程中，尤其

是在动响应分析和控制律设计中，飞机的频率特性

至关重要。地面共振试验（GVT）是获得飞机频率

特性的常用手段，但 GVT 试验是有局限性的，例如

需要大量支撑和激励设备、试验周期长、无法模拟

飞行状态等。 

舵面振荡虽然是电传操纵飞机的一种故障状态，

但随着对其研究的深入，可以主动地利用这种故障，

为工程研究服务。作为一种频域激励，舵面振荡可以

直接利用飞机的舵面，施加在各种飞行状态的飞机

上，进行试飞，通过测量飞机的响应量，获得飞机在

飞行状态下的频率特性。通过对比与理论分析的差

异，修正分析中的参数，以建立更准确的分析模型。

相较于飞机的地面共振试验，可以摆脱大量的激励、

支撑和测量设备，快捷地改变飞机的质量、高度和速

度状态。因此，舵面振荡激励试飞，不失为 GVT 试

验的拓展，可加以研究和利用。 

1  舵面振荡故障的原因及危害 

飞机在空中飞行时的每一个动作（如俯仰、滚转

和偏航等），都是通过飞控系统控制舵面的运动来实

现的。相对于早期的机械控制系统，电传操纵系统无

论是硬件还是软件都要复杂得多，这导致其故障的范

围大大增加，从传感器、控制电路到作动系统，都存

在着故障的可能。舵面振荡故障就是由电传操纵系统

故障引起的，理论上系统中有控制信号输出的部件均

有可能激发起舵面振荡。飞机上可能的振荡源如图 1

所示[1]，系统中存在着广泛的振荡故障源。 
 

 

图 1  飞机上可能的振荡故障源 
Fig.1 Possible oscillatory failure sources on aircraft 
 

振荡故障会带来操纵稳定性和结构载荷上的危

害[2-4]。对操纵稳定性的危害是，舵面振荡超过允许

的范围，可能引起飞机运动失控，或者驾驶员无法操

纵飞机。对结构载荷主要是共振危害，当振荡频率接

近飞机的某些固有频率时，会引起结构共振，在振荡

的气动载荷激励下，飞机结构承受的载荷将急剧增

大。另外，由于舵面振荡产生的交变载荷和应力循环，

可能导致结构疲劳。舵面振荡故障的这些危害，可能

带来灾难性的后果。因此，对舵面振荡故障进行定量

分析和监控处理是非常有必要的[5-16]。 

2  舵面振荡的仿真分析 

舵面振荡看似只有舵面局部运动，但其载荷是全

机载荷，尤其是在共振频率附近振荡时，可以在全机

引起很大的载荷。因此，舵面振荡故障载荷计算需采

用全机模型。通常利用突风动载荷分析的模型，适当

地加以修改，建立振荡载荷分析模型。 

舵面建模是整个模型的关键。确定舵面转轴及铰

链点，将舵面与翼面在铰链点处通过合适的 MPC 单

元连接起来。为确保气动力插值的准确性，需要在舵

面、翼面上增加足够多的刚体梁，使结构点全面覆盖

气动面。建立翼面和舵面的气动–结构耦合样条线，

将气动单元与相应的结构点耦合起来。某飞机的振荡

分析尾翼模型如图 2 所示。 
 

 

图 2  振荡载荷分析尾翼模型 
Fig.2 Empennage model for oscillatory loads analysis 
 

舵面的偏转以强迫运动的形式施加于舵面，由于

需要考虑气动力，在 MSC.NASTRAN 软件中采用拉

格朗日乘子法来实现。舵面振荡问题，覆盖较大频

率范围，宜采用频响分析。某民机方向舵 1°振荡时

各频率上机身的侧向弯矩包线如图 3 所示。图 3 中，

载荷在 4.4 Hz 时最严重，是因为其接近机身的侧向

弯曲模态。 
 

 

图 3  某飞机方向舵 1°振荡机身各频率侧向弯矩包线 
Fig.3 Fuselage lateral bend envelope at frequencies with 1° 

oscillation of rudder of an aircraft 
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3  舵面振荡激励试飞与应用 

舵面振荡激励是一种频域激励，其响应可以反

映出飞机的一部分频响特性。相对于 GVT 而言，由

于舵面数量有限，且位置固定，相当于激励的位置

是固定的，不能像 GVT 试验一样按需设置，因此能

够激发的模态响应也是有限的。舵面振荡激励可以

是一定频率范围内的扫频，也可以采用单一频率的

振荡来激励。在不确定飞机的准确模态频率时，采

用前一种激励方法，便于找出敏感频率，作出频响

特性曲线。 

在本试验中，对某型飞机进行了不同舵面的扫

频激励，测量了飞机的响应，包括两侧副翼的反对

称振荡激励和升降舵的对称振荡激励。试验高度为

10.668 km，飞行速度为 0.65、0.8 马赫。作为对比，

建立该质量状态的振荡分析模型，分析相同高度和速

度的舵面振荡，获得模型的响应，与试飞的数据进行

对比分析。 

首先分析了模型的模态，与试飞相关的部分模态

见表 1。 
 

表 1  试飞相关模态 
Tab.1 Relevant modes of flight test 

模态名称 频率/Hz 

机翼反对称 1 弯 3.10 

吊挂反对称俯仰 4.88 

吊挂对称俯仰 4.38 

机身垂向 1 弯 5.29 

 
选择飞机惯导位置的角速度为研究对象，对比模

型中控制律引起的差异。经过计算发现，控制律主要

影响 0.3 Hz 以下的结果，在更高频率上，模型分析中

是否考虑控制律，结果基本没有差异。因此，模型分

析中可排除控制律的因素。 

副翼反对称振荡激励试飞和模型分析惯导处飞

机滚转角速度的对比如图 4 所示。由图 4 可见，飞机

响应的前 2 个峰值，对应于表 1 中机翼反对称 1 弯和

吊挂反对称俯仰 2 阶模态，且在飞行中，由于气动力

的影响，机翼反对称 1 弯频率随着飞行速度的增大而

提高。进一步分析翼梢加速度峰值频率随马赫数的变

化（如图 5 所示），也证实了这一现象，这是 GVT 试

验无法发现的。在图 4a 中，试飞曲线和分析曲线呈

近似比例的关系，因此对分析模型采用 0.76 的副翼

效率系数进行修正，修正后的分析曲线与试飞曲线吻

合较好。在图 4b 中，试飞和分析的曲线没有明显的

比例关系，采用单一的舵效系数无法完成修正。因此，

采用 0.9 的舵效系数和低频小高频大的分段阻尼系数

进行修正，修正后的曲线在高低频上的峰值都能较好

地吻合。 

 

图 4  副翼反对称振荡惯导处滚转角速度对比 
Fig.4 Comparison of roll angle and velocity at aileron 
antisymmetric oscillation inertial navigation system 

 

 

图 5  翼梢加速度峰值频率随马赫数的变化 
Fig.5 Variation of peak frequency of wing tip acceleration 

with Mach number 
 
升降舵对称振荡激励试飞和模型分析惯导处飞

机俯仰角速度的对比如图 6 所示。由图 6 可见，飞机

响应的峰值对应于表 1 中机身垂向 1 弯模态。由于远

离激励位置（升降舵），吊挂对称 1 弯模态上的峰值

不明显。同时也可以看出，分析模型的该阶模态比试

飞机偏高较多。分别采用 0.65 和 0.6 的升降舵效率系

数对模型进行修正，修正后的分析曲线与试飞结果吻

合较好。 

对比舵面振荡激励试飞和模型分析的结果，通过

峰值频率的差异，可以发现模型的模态频率误差，指

导模型刚度和质量的修正。通过整体响应的差异，结

合风洞试验的数据，可以合理地修正舵面的效率系

数。修正随频率变化的阻尼系数，则可以使主要频率

上的响应达到较好的吻合。 
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图 6  升降舵对称振荡惯导处滚转角速度对比 
Fig.6 Comparison of roll angle and velocity at elevator 

symmetric oscillation inertial navigation system 
 
本文对飞机动特性的识别和修正，主要是基于数

据对比和工程经验。影响模态的因素比较多，用于分

析的模型，已经进行过基于 GVT 的结构修正，在低

频模态上是比较可靠的，与试飞的频率也比较一致，

因此在分析中就不再修正模型的刚度和模态。对于舵

面效率和阻尼，如果试飞和分析的数据在各频率上有

比较统一的差异，则识别为是由舵面效率引起的差

异，对其进行修正；如果两者的差异比例是随频率

变化的，则识别为舵面效率和阻尼共同影响引起的

差异，并对它们进行修正。通过这些对比修正，动

响应模型就可以达到更精准的水平，可用于各种动

响应的分析。 

4  结语 

飞机的模态和阻尼，是决定飞机动响应的重要因

素，虽然采用常规的地面 GVT 试验[17]可以获得较为

详尽的数据，但是由于气动力的参与，飞行过程中的

模态和阻尼相对于 GVT 状态都会有所改变。通常依

据 GVT 结果的模型修正，主要是针对结构刚度和质

量的修正[18-25]，无法顾及气动力因素。舵面的效率，

也是决定飞行响应的重要参数，通过 CFD 或风洞试

验来获得舵面的效率，受试验精度、分析软件、经验

和方法等众多因素的影响，可能导致较大的误差。飞

机试飞是检验、修正分析模型和参数最有效的手段，

通过试飞全面验证和修正的模型，可以获得最为准确

可靠的分析结果。 

舵面振荡激励可以作为一种频域激励方式，应用

于试飞，来获得飞机的频率特性。相比于 GVT 试验，

更接近飞机的使用状态，由于气动力的参与，频率特

性更为准确。借助试飞结果进行更多监测点和更多频

率及速度的对比修正，可以建立更为全面和准确的分

析模型，以获得更为准确的动响应分析结果。 
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