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某型号运载火箭发射场模态试验技术 

尹春雷，李双，杨学印，霍懿，祝明昊 

（北京强度环境研究所，北京 100076） 

摘要：目的 在取消传统的自由-自由状态全箭模态试验的前提下，通过发射场自由-固支状态模态试验获取

某型号运载火箭的模态参数，为火箭总体设计提供依据。方法 基于成熟型号相同部段的仿真模型和模态试

验数据基础，建立高精度的全箭三维动力学模型，预示结构模态参数，为发射场模态试验的激励方案和测

量方案等提供指导。通过多点全相干步进正弦激励模态试验方法，运用测试得到的“伪频响函数”进行参

数识别，从而获取结构的模态参数。结果 获得了发射场竖立状态下全箭前 4 阶弯曲模态和 1 阶扭转模态，

基于“伪频响函数”的识别结果与真实频响函数的识别结果频率最大偏差为 0.82%，阻尼比最大偏差为 1.89%。

结论 某型号运载火箭的发射场模态试验为火箭总体设计提供了关键参数，型号首飞成功验证了该技术的可

靠性，也为获取火箭模态参数开辟了一条新的路径。 
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Modal Test Technology of a Certain Launch Vehicle at the Firing Range 

YIN Chunlei, LI Shuang, YANG Xueyin, HUO Yi, ZHU Minghao 

(Beijing Institute of Structure and Environment Engineering, Beijing 100076, China) 

ABSTRACT: On the premise of canceling the traditional free-free whole launch vehicle modal test, the work aims to obtain the 

modal parameters of a certain launch vehicle through the free-clamped modal test at the firing range to provide evidence for the 

overall design of the launch vehicle. Based on the simulation model and modal test data of the same sections of mature models, 

a high-precision three-dimensional dynamic model of the whole launch vehicle was established to predict structural modal pa-

rameters, providing guidance for the excitation scheme and measurement scheme of the modal test at the firing range. Through 

the multi-point fully coherent step-by-step sinusoidal excitation modal test, the "pseudo-frequency response function" obtained 

from the test was used for parameter identification to obtain the modal parameters of the structure. The first four bending modes 

and the first torsional mode of the whole launch vehicleerected at the firing range were obtained. The maximum deviation of 

frequency between the identification results based on the "pseudo-frequency response function" and the real frequency response 

function was 0.82%, and the maximum deviation of damping ratio was 1.89%. The modal test at the firing range of a certain 

launch vehicle provides key parameters for the overall design of the launch vehicle. The successful maiden flight of the launch 

vehicle verifies the reliability of the technology and also opens a new path for obtaining the modal parameters of the launch ve-

hicle. 
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为了保证火箭的飞行稳定性，姿态控制系统的设

计必须具有一定的通频带，使其除了保证刚体静态稳

定性之外，还要满足包括贮箱中液体晃动及结构弹性

振动的动态稳定性[1]。因此，结构动力学分析除了为

结构设计提供动载荷之外，还需要为稳定系统的设计

提供火箭结构的固有振动特性[2]。 

获取火箭的固有振动特性，当前国内主要采用全

箭模态试验为主、仿真分析为辅的方法。文献[3]介绍

了新一代大型运载火箭长征五号和长征七号通过自

由-自由状态全箭模态试验获取模态参数，并对火箭

动力学模型进行了修正。文献[4]介绍了长征六号甲运

载火箭通过子级、部段级模态试验结果修正全箭动力

学模型，并通过全箭模态试验验证。国外运载火箭的

模态参数获取技术，可分为 3 个主要途径：以土星 V

为代表的自由-自由状态全箭模态试验[5]、以 H-II 为

代表的全箭结构动力学模型预示[6]及以阿里安 IV、阿

里安 V 为代表的模态综合技术[7]。随着有限元仿真技

术和模态综合技术的发展，近年来国外以战神 I、战

神 V 为代表的火箭取消了自由-自由状态全箭模态试

验[8-11]，代之以部段级模态试验和发射场全箭竖立状

态模态试验相结合的方法[12-15]。 

随着国内对运载火箭研制周期缩短和运载能力

提升的要求，若仍采用自由-自由状态全箭模态试验

的方法获取火箭模态参数，一方面需要耗资修建振动

塔，对经费和时间消耗巨大，另一方面在技术上也缺

乏进步性[16-18]。此时，通过仿真计算与发射场模态试

验相结合的方法成为获取模态参数的一种选择。传统

发射场模态试验，主要作用是计算竖立载荷、起飞初

始 Q 值、结构强度以及地面瞄准设计[19]，其边界条

件为自由-固支边界，与运载火箭真实飞行状态差异

较大。将此种方法用于获取运载火箭总体设计所需的

模态参数，将对仿真和试验提出更高的要求。 

本文针对新型号在取消自由-自由状态全箭模态

试验背景下获取全箭模态参数的需求，创新采用三维

动力学仿真方法和多点全相干步进正弦激励方法，完

成了某型号运载火箭发射场模态试验，通过未解耦的

响应与激励的比值，成功识别出火箭在发射平台竖立

状态的 4 阶弯曲模态和 1 阶扭转模态，并首次完成了

火箭发射场竖立状态的关键位置振型斜率采集，验证

了有限元仿真模型的正确性，为载荷系统设计提供了

重要依据，也为控制系统参数选取起到了最终确认的

作用。 

1  三维动力学仿真 

运载火箭三维动力学建模要求真实反映箭体的

动力学特性，为此，需要模拟火箭传力结构的刚度和

结构质量分布，准确反映变形能和动能。某型号火箭

为二级液体运载火箭，部分子级结构已有成熟型号的

仿真模型和模态试验数据，以此为基础开展三维动力

学建模。 

第一步：继承成熟型号的子级结构，基于已有的

模态试验结果，通过多状态模型修正方法得到高精

度的子级有限元模型 [20-21]。模型修正需要建立目标

并找准影响目标的敏感参数。将试验数据中的频率、

振型和振型斜率优化选择后作为响应目标，建立特

征值方程： 

a m a m m[ ] [ ] 0K K M M         (1) 

式中： K 和 M 分别表示刚度阵和质量阵的增

量，下标 m 和 a 分别表示试验数据和有限元分析数

据。为找到 K 和 M 使方程平衡，采用加权最小二

乘法进行参数优化，通过多次迭代实现分析数据与试

验数据残差最小。 

第二步：运用子结构模态综合法，将全箭结构划

分为若干子结构，根据已掌握的数据对各子结构进

行独立建模（试验建模或有限元建模），完成子结构

建模后，将子结构组装成全箭模型。理论上，若子

结构模型和连接部位的精度均能得到保证，则运用

子结构模态综合法将得到高精度的全箭三维动力学

模型[22-26]。 

对于一般的子结构，其动力学方程可表示为： 
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式中：下标 r 和 s 分别表示交界面与非交界面的

自由度。考虑含有子结构 A 和子结构 B 的系统，将

A、B 在交界面处对接，在广义坐标下系统未耦合的

运动方程为： 
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交界面处力和位移的协调条件为： 
A B

r r

A B
r r r

0F F

X X X

 

    

(4) 

式中： A
rF 、 B

rF 分别表示子结构 A、B 在交界面

处的内力； A
rX 、 B

rX 分别代表子结构 A、B 在交界

面处的位移；δ为交界面位移差值。 

基于以上的建模方法，建立某型号火箭发射平台

固支边界的全箭三维动力学模型，建模中的关键点包

括交界面连接、液体推进剂、惯组和速率陀螺等关

键位置。交界面连接建模主要处理子结构连接时的

刚度不连续问题，液体推进剂模拟根据经验选择虚

拟质量法，关键位置建模需要考虑薄壳结构对局部

刚度的贡献。 

某型号火箭的三维动力学模型见图 1。其中，继

承自成熟型号的部段可参考已有模型进行建模；对于

新设计且开展了相关模态试验的部段，建模时可依据

模态试验数据建模，并进行模型修正；对于新设计但

未开展模态试验的部段，存在参数模拟和交界面连接刚

度模拟等不确定因素，需要针对性开展灵敏度分析[21]。
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发射平台自身的模态试验获取了 4 阶非刚体模态，在

建模基础上基于此进行模型修正。对于关键部位火箭

支腿，由于其结构复杂，建模时依据传力路径进行简

化，最终给出截面属性。平台和火箭采用 MPC 连接，

将连接后的模型用于模态分析，空箱状态下前 2 阶模

态频率按比例缩放后的分析结果见表 1。 
 

 

图 1  某型号火箭全箭和发射平台三维模型 
Fig.1 Three-dimensional model of the whole launch vehicle 

and launch platform of a certain launch vehicle 
 

表 1  某型号火箭发射场竖立状态模态仿真分析结果 
Tab.1 Results of modal simulation analysis of a certain launch 

vehicle erected at the firing range 

模态 一阶弯曲 二阶弯曲 

频率/Hz 0.553 0.507 2.35 2.28 

振型 

 
 

2  基于多点全相干步进正弦激励的

模态试验方法 

对于火箭等大型结构，脉冲激励和随机激励均为

能量宽频分布的信号，可能无法提供足够的能量激励

出需要关注的所有模态，因此通常采用步进正弦激

励。对于单点步进正弦激励，若激励点处在某阶模态

的节点位置，易造成模态丢失。同时，若结构在一个

频率附近存在多阶模态，单点激励会出现无法将密集

模态分离的情况。此外，单点激励同样有能量不足的

问题。因此，在火箭等大型结构的模态试验中，通常

使用多点正弦激励方法获取结构的频响函数。 

为求得多输入多输出系统 X=HF 的频响函数矩

阵，使用式（5）解算： 

  1
 H HH XF FF

 
(5) 

式中：H 为频响函数矩阵；X 为响应矩阵；F 为

力矩阵。将频响函数矩阵中的任一项 Hij 展开，有： 

1

( )
n
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(6) 

为使式（5）可解，需要保证力矩阵存在右逆，

即需要进行多次试验以满足力矩阵行满秩。 

多次试验获得频响函数的方法虽然可行，但效率

较低，不仅需要大量的时间，对于一些模态密集的结

构，频响函数矩阵中还可能包含不关注的模态信息，

给模态辨识和分析带来困难。为了解决这个问题，考

虑只进行一次激励，将 X=HF 表示成如下形式： 
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(7) 

由于采用多点全相干激励，各正弦激励信号在试

验前已确定，所以 iq 为常数，将式（7）中某一行写

成如下形式： 

 1 1 2 2 1i i i m imX q H q H q H F   
 

(8) 

将式（6）与式（8）结合，则有： 
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(9) 

式中： r B 为多个力激励时，单点响应对单个力

“频响函数”的留数。对比式（6）与式（9），可知

其极点不变，则识别得到的频率 和阻尼比  相等，

同时： 

1

1 1 1
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(10) 

从式（10）可知，用式（6）识别得到的振型与
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用式（9）得到的振型结果一致。至此，便可使用多

点全相干步进正弦激得到的响应与单个力的比值作

为“频响函数”（以下简称“伪频响函数”）进行模态

参数识别。 

3  发射场模态试验 

3.1  激振方案 

传统的发射场模态试验，通常只需要测量前 2~3

阶整体横向模态，因此常使用力锤进行脉冲激励以达

到试验目的。脉冲激振方法具有方便改变激振位置与

方向的优点，并能快速精确地识别前 3 阶弯曲和 1 阶

扭转模态。 

步进正弦方法具有激振力频率、幅值和相位可控

的优点，且单频能量集中，响应信号信噪比较好。当

需要进行定频激励使结构处于共振状态从而进行斜

率采集时，激振器激励是最优选择。同时，激振器激

励对研究结构 1 Hz 以上模态频率随激振力变化的线

性度同样作用显著。但其系统组成复杂，准备工作和

试验周期较长，且受电磁激振器低频性能的限制，利

用普通电磁激振器研究 1 Hz 以下模态难度较大。 

为确定脉冲激励能否完成斜率测试，参照成熟型

号试验数据，将 A、B 等 2 个型号振动塔全箭模态试

验和发射场模态试验的情况进行对比，结果见表 2。

由于这 2 个型号在发射场未进行振型斜率测试，因此

表 2 中依据加速度响应给出预测值。型号 A 发射场

完成了空箱带星罩和不带星罩 2 个状态的模态试验，

因其振动塔内未进行空箱状态模态试验，故选取了质

量最接近的试验状态，型号 B 发射场完成了空箱不带

星罩状态，振动塔内无此状态，同样选取了质量最接

近的状态进行对比。表 2 中的模态为自由状态的横向

一阶弯曲模态，加速度位置为箭体某设备安装点，陀

螺位置为箭上速率陀螺安装点，从表 2 可以看出，若

在发射场通过脉冲激励采集振型斜率，陀螺电压响应

预测值小于 5 mV，此时信噪比已无法满足测量需求，

因此脉冲激励测试斜率的方法不具有可行性。 
 

表 2  关键位置响应对比和预测 
Tab.2 Critical position response comparison and prediction 

响应 
型号 陀螺位置 

振动塔 发射场 

加速度/g 1×10–2 8×10–4 
A 

陀螺/mV 60 4.8（预测值）

加速度/g 1×10–3 2×10–4 
B 

陀螺/mV 20 4（预测值）

 
某型号火箭在发射台竖立状态的第一阶模态为

摆动模态，从仿真结果看低于 1 Hz，箭体低频共振时，

上端位移较大。为验证激振器行程（50 mm，单边幅

值为 25 mm）是否满足试验需求，采用仿真计算的方

法，状态为带整流罩状态，激振力为幅值 100 N 的正

弦信号，激振点为整流罩，典型位置响应见表 3。 
 

表 3  100N 正弦激励下激振点位置位移响应 
Tab.3 Displacement response of the excitation position  

under 100N sinusoidal force 

模态 y 向一弯 z 向一弯 y 向二弯 z 向二弯

激振点位移/mm 31.25 33.5 10.91 11.04 

 
对于结构的横向一阶模态，100 N 激振力下激振

点最大位移 33.5 mm，超出了激振器单边行程 25 mm

的要求。根据振动塔模态试验的经验，对于全箭模态

试验的低阶模态，激振力小于 100 N 时，加速度响应

信噪比较低，辨识模态困难，所以通过降低激振力减

小激振点位移的方式可能无法测得有效数据。同时，

考虑到实际飞行时结构为自由状态，无此阶模态，控

制系统无需避开这一频率，因此不需要测试此阶模态

的振型斜率，只需要利用力锤敲击获取频率、阻尼比

和振型即可。 

基于上述分析和仿真计算的全箭竖立状态模态

振型特点，并综合考虑试验现场操作平台配置情况，

最终确定的激振位置见表 4 和图 2。确定的位置方便

试验人员施加脉冲激振和安装激振器，避免与发射场

环境的干涉，同时也有利于激发箭体的各阶模态。 
 

表 4  激振点位置 
Tab.4 Excitation position 

序号 位置 象限 振型 

1 设备舱 II、III 横向 

2 整流罩 II、III  横向 

3 一级氧箱 II、III 横向 

4 助推氧箱 III、IV 横向、扭转

 

 

图 2  激振点位置 
Fig.2 Excitation position 

 

3.2  测试方案 

测试系统包括加速度测量和振型斜率测量。加速

度传感器和速率陀螺粘贴在试验件上直接感应试验
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件振动的加速度和角速率，将加速度信号和角速率

信号变为电压信号，通过电缆传给控制采集处理系

统，由控制采集系统进行信号的采集、处理和分析。

考虑到发射场当地多雨潮湿的气候条件，测量系统

安装时进行防潮防水措施，包括传感器电缆连接处

涂抹防水胶和包裹防水保护膜、零频传感器电源转

接箱和线缆端头弹性包覆后装入防水袋密封等。基

于仿真分析的全箭竖立状态模态特点，结合测量内

容，确定采用零频加速度传感器，试验测点布置见

图 3。 
 

 

图 3  测点布置 
Fig.3 Layout of measurement points 

 
步进正弦方法是在预先选定的频率范围内，从最

低频到最高频选定足够数目的离散频率值，每次用

一个频率给出稳定的激励信号，测出该稳定的激励

和响应，再步进到下一个频率，进行同样的测量，

直到所有预先设定的离散点全部步进完毕。在每个

频率点上，通过 FFT 变换得到激励 F(ω)和响应 X(ω)，

计算出频响函数，再由频域参数识别方法分析频响

函数，得到模态参数。步进正弦方法的系统配置如

图 4 所示。 

 

图 4  步进正弦方法系统配置 
Fig.4 System configuration for step sinusoidal method 

 

4  结果分析 

某型号火箭在发射场竖立状态下完成了 3 个状

态的模态试验，本文通过对全箭空箱状态试验结果的

分析说明本文方法的有效性。为验证基于多点全相干

步进正弦激励方法获得的“伪频响函数”识别结果的

准确性，试验过程中使用 2 个激振器激励，分别获取

了真实频响函数和“伪频响函数”。某一方向激励下

典型位置测试数据见图 5。运用最小二乘复频域法分

别识别模态参数，按比例缩放后结果见表 5。 

激振器在输出低于 2 Hz 的激振力时，为获得较

好的正弦波形效果，通常选择固支安装，受限于试验

现场安装条件，同时考虑到激振器的行程限制，结构

的一阶模态未使用激振器激励而是通过力锤激励获

取的。从频响函数曲线看，真实频响函数相较于“伪

频响函数”在整个频段上更光滑，两者识别得到的模

态参数也存在一定的偏差。频率的最大偏差为 1.40%，

阻尼比的最大偏差为 3.09%。 

分析产生上述偏差的原因，需要从“伪频响函数”

的理论公式入手。在式（9）中，响应为多个力激励

产生的未解耦的响应，实际试验过程中，在整个测试

频段内，激振力的幅值和相位为同一个设定值，考虑

到无法准确输出设定值，还需要给出一个偏差范围，

在步进正弦激励的过程中，激振力的幅值和相位在设 
 

 

图 5  频响函数对比 
Fig.5 Comparison between frequency response functions 
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表 5  模态参数识别结果 
Tab.5 Results of modal parameter identification 

频响函数 伪频响函数 偏差 
序号 

频率/Hz 阻尼比/% 频率/Hz 阻尼比/% 频率/% 阻尼比/% 

激励 

方式 
振型 

1 0.50 1.00 / / / / 

2 0.55 0.99 / / / / 
力锤 一阶弯曲 

3 2.33 0.94 2.32 0.92 0.29  2.06  

4 2.27 1.72 2.29 1.71 1.18  0.87  
激振器 二阶弯曲 

5 4.49 1.53 4.49 1.58 0.15  3.09  

6 3.77 1.71 3.75 1.67 0.35  2.39  
激振器 三阶弯曲 

7 5.65 1.41 5.61 1.40 0.83  1.22  

8 5.71 1.96 5.79 1.91 1.40  2.74  
激振器 四阶弯曲 

9 2.70 1.40 2.69 1.38 0.49  1.08  激振器 一阶扭转 
 

定值的偏差范围内波动，当各激振力间的比例关系发

生改变时，会导致不同频率下响应与某个激振力的比

值也在一个范围内波动，与式（9）力保持恒定的情

况存在偏差，从而造成测试得到的“伪频响函数”不

光滑的现象。为减小此种偏差，采用式（11）对“伪

频响函数”进行平滑处理。 
2

11

2 2
1

1 1

( ) i i
n n

i ir r

X nX FnFH
F F F


 

   
   

(11) 

平滑后的结果见图 6，运用平滑后的“伪频响函

数”进行模态参数识别，按比例缩放后的结果见表 6。 

运用平滑后的“伪频响函数”识别的频率最大偏

差 0.82%，阻尼比最大偏差 1.89%，相较于未平滑的

结果精度得到了提升，说明基于多点全相干步进正弦

激励的模态试验方法满足试验要求。将前 2 阶仿真结

果与试验结果对比，频率最大偏差为 1.40%，振型斜 

率最大偏差为 3.9%，也验证了基于高精度三维动力

学建模的仿真分析方法的有效性。 
 

 

图 6  “伪频响函数”对比 
Fig.6 Comparison of "Pseudo-frequency response function" 

 

表 6  模态参数识别结果 
Tab.6 Results of modal parameter identification 

频响函数 平滑伪频响函数 偏差 
序号 

频率/Hz 阻尼比/% 频率/Hz 阻尼比/% 频率/% 阻尼比/% 

激励 

方式 
振型 

1 0.50 1.00 / / / / 

2 0.55 0.99 / / / / 
力锤 一阶弯曲 

3 2.33 0.94 2.32 0.93 0.29  1.37  

4 2.27 1.72 2.28 1.71 0.59  0.87  
激振器 二阶弯曲 

5 4.49 1.53 4.49 1.55 0.15  1.41  

6 3.77 1.71 3.76 1.68 0.18  1.89  
激振器 三阶弯曲 

7 5.65 1.41 5.63 1.40 0.35  0.91  

8 5.71 1.96 5.75 1.93 0.82  1.43  
激振器 四阶弯曲 

9 2.70 1.40 2.69 1.39 0.25  0.77  激振器 一阶扭转 
 

表 7  振型斜率试验结果和仿真偏差 
Tab.7 Test results of mode slope and simulation deviation 

2.33 Hz 2.27 Hz 
位置 

试验结果 仿真结果 试验结果 仿真结果 
最大偏差/% 

归一化点 –0.103 6 –0.107 1 –0.097 9 –0.098 4 3.4 

速率陀螺位置 –0.012 9 –0.013 5 –0.015 2 –0.014 6 3.9 
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5  结论 

本文针对运载火箭在未开展自由-自由状态全箭

模态试验前提下获取全箭模态参数的需求，将高精度

三维动力学仿真分析方法和多点全相干步进正弦激

励模态试验方法运用到某型号运载火箭发射场模态

试验中，结果表明： 

1）基于成熟子级有限元模型和模态综合法的三

维动力学仿真技术能够为发射场模态试验提供有效

指导，试验结果也验证了此项技术的可靠性。 

2）基于多点全相干步进正弦激励的模态试验方

法通过减少激励次数提高试验效率，在保证精度的情

况下仍能够有效获取关心频段内的模态参数。 

3）由于激振器实际输出值的波动与“伪频响函

数”理论公式要求力的恒定之间存在差距，导致运用

“伪频响函数”识别模态参数存在一定的偏差，本文

提出的公式（11）能够对“伪频响函数”进行平滑处

理，从而有效提高参数识别精度。 

4）本文将发射场模态试验方法和作用拓展到了

模态参数获取和模型修正，在未来新一代载人火箭和

重型运载火箭模态参数获取领域将发挥更大作用。 
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