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摘要：　 基于有限元模型修正理论和模态综合法，改进了子结构试验建模综合方法．在子结构模型

修正阶段，应用固定交界面模态综合法，对子结构模型实施减缩，提高子结构模型的计算和修正效

率，从而提高了子结构试验建模综合技术整体计算效率．在减缩模型的基础上，推导模型修正设计

参数法的计算公式，详细列出此方法的执行步骤，并以某运载火箭模型为算例，结合商业软件 ＡＮ⁃
ＳＹＳ 二次开发，验证了该文方法的有效性．
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引　 　 言

大型复杂结构整体动力学特性的获得往往是比较困难的，主要有试验和仿真两类途径．进
行大型结构整体试验对试验条件、试验技术要求很高，试验成本随之增加，试验设施的后期利

用率也是需要考虑的问题．仿真分析虽然在成本和效率方面具有优势，但其结果的可信程度备

受关注，实际应用当中又常常需要佐以试验验证．资料表明［１］，在大型运载火箭研究方面，美国

和欧洲逐渐通过缩比模型试验和部段级试验取代整箭试验获取全箭动特性，并且已有成功发

射的案例．我国在 ＣＺ⁃２Ｅ 和 ＣＺ⁃２Ｆ 运载火箭研制中，在进行实尺全箭振动试验的同时，还曾进

行过缩比模型试验和子结构试验建模综合技术的尝试，取得了较好的效果［２⁃４］ ．
子结构试验建模综合技术是实现“用部件试验代替全结构试验” ［５］ 的两种途径之一．另一

种途径称为子结构试验模态综合［３⁃４］，即完全通过子结构试验的方法获取全结构的减缩模型，
虽然理论上避免了仿真模型分析结果与实测结果之间的误差，但由于其在子结构模态参数获

取的可行性和实现精度等方面仍存在困难，目前距离实际应用还有一段距离．
子结构试验建模综合技术主要包含动力子结构法和有限元模型修正技术．首先，将整体结

构划分成若干子结构，对子结构进行试验分析．然后，应用有限元模型修正技术缩小子结构仿

真模型与实际的差距．最终，将修正好的子结构模型组装起来代表整体结构．
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在实际应用方面，文献［２⁃４］介绍了子结构试验建模综合技术在 ＣＺ⁃２Ｅ 和 ＣＺ⁃２Ｆ 运载火

箭全箭模态试验仿真预示中的应用，整体结构仿真分析结果与实测基本吻合，但局部偏差较

大．文献［６］应用这项技术进行了火箭发动机结构动力分析，取得了比较好的效果．然而在实际

操作中，由于子结构模型的规模仍然很大，对子结构进行模型修正十分耗时．
在上述研究工作的基础上，本文对子结构试验建模综合技术进行了改进．在子结构模型修

正阶段，应用固定交界面模态综合法，对子结构模型进一步进行减缩，提高了每个子结构模型

修正的计算效率，从而提高了子结构试验建模综合技术的整体计算效率．本文详细推导了基于

减缩模型的模型修正设计参数法的计算公式，给出了具体的子结构试验建模综合技术执行步

骤，并基于商业软件 ＡＮＳＹＳ 进行二次开发，以一个运载火箭模型为算例，验证了本文方法的有

效性．

１　 模态综合法与有限元模型修正

模态综合法是对大型结构施行 Ｒｉｔｚ 法的一类子结构方法［７］，常用的模态综合法包括固定

交界面法、自由交界面法和混合交界面法等．这些方法的实施过程大体上是一致的．首先，将整

体结构划分成若干子结构，每个子结构包含内部和交界面自由度两部分．然后，对每个子结构

进行独立的模态分析，获得该子结构的减缩基底．最后，通过子结构组装，获得整体结构减缩基

底，进而应用 Ｒｉｔｚ 法计算整体结构的固有频率，并经过复原获得整体结构的振型．
最早的模态综合方法由 Ｈｕｒｔｙ 提出［８］，随后 Ｃｒａｉｇ 和 Ｂａｍｐｔｏｎ［９］ 对其进行了改进，形成了

现今广泛使用的固定交界面模态综合法（Ｃ⁃Ｂ 法）．Ｃ⁃Ｂ 法的减缩基底包含主模态和约束模态

两部分，主模态由交界面完全约束条件下的子结构模态分析得到；约束模态是通过依次释放子

结构交界面自由度而得到的内部自由度的静位移．Ｃ⁃Ｂ 法的优点是理论简单，计算精度也比较

高，但存在减缩后模型的自由度数量一定会大于子结构交界面自由度数量的缺点．由此，Ｃａｓｔａ⁃
ｎｉｅｒ 等［１０］、Ｓｉｍｏｎ 和 Ｃｏｓｔ［１１］提出了用特征约束模态进行交界面减缩的方法．自由交界面法最早

由 Ｈｏｕ［１２］和 Ｇｏｌｄｍａｎ［１３］提出，是一种只使用子结构自由模态形成减缩基底的方法，但计算精

度较差．Ｍａｃｎｅａｌ［１４］和 Ｒｕｂｉｎ［１５］先后通过引入剩余柔度和剩余惯性的概念，近似地将截去的高

阶模态影响重新引入，提高了计算精度．随后，王文亮等对剩余柔度进行了深入研究，提出了双

协调自由界面模态综合法［１６］ ．Ｂｅｎｆｉｅｌｄ 和 Ｈｒｕｄａ［１７］ 提出了一种混合界面模态综合方法（Ｂ⁃Ｈ
法），可以解决自由界面子结构与固定界面子结构混合连接的情况．由于忽略了从子结构对主

子结构的自由界面主模态的影响，所以 Ｂ⁃Ｈ 法计算精度不高．此后，长松昭男通过将从子结构

凝聚到界面自由度上，提高了 Ｂ⁃Ｈ 法的低阶频率计算精度，但高阶精度有所降低［１８］ ．为了进一

步提高模态综合法计算精度，许多学者又在上述经典方法的基础上进行了大量研究［１９⁃２１］ ．
有限元模型修正是一项试验［２２⁃２３］和仿真相结合，用于缩小分析模型与实际结构差异的理

论方法［２４⁃２５］ ．应用这一方法不仅可以提升仿真模型的精度，还可以指导试验设计，减少非必要

的试验．文献［２４⁃２６］对常用的有限元模型修正的方法进行了综述，主要有最优矩阵法、设计参

数法、频响函数法、智能算法及统计学方法等．基于模态测试数据的设计参数法具有物理意义

明确、修正理论简单、适用范围广等特点，可以满足实际工程需要．应用设计参数法进行模型修

正包括模型误差参数化、确定设计参数、灵敏度分析和构造迭代关系四个环节［２５］ ．模型误差参

数化的目的是引入设计参数， 常见的是基于 Ｔａｙｌｏｒ 级数展开至一阶导数， 将模型参数进行参

数化的方法［２７］ ．设计参数包括模型的物理、 几何等参数， 需要依据模型误差关于设计参数的

灵敏度进行选择．对于大型复杂结构， 直接求解灵敏度是比较困难的， 通常可以通过数值微分
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的方法获得．使用设计参数灵敏度构造迭代关系， 通过求解线性代数方程组可以获得设计参

数更新．

２　 基于减缩模型的有限元模型修正

模态综合法减缩模型通过设计参数法进行修正，比较理想的方式是完全针对减缩模型进

行修正．修正开始时，对模型进行减缩，修正过程中，完全对减缩模型进行操作，修正结束时，对
模型进行复原，全部修正过程只经历一次模型减缩和复原．这种方式由于模型规模小，所以计

算效率高，但在实际操作中需要对减缩基进行更新，因此会引入较大误差，且不容易在商业软

件上进行二次开发．本文方法不需要对减缩基进行更新，但需要在每次修正迭代时生成新的减

缩基．这种方法虽然需要多次模型减缩和复原，但避免了减缩基更新误差，且易于通过商用有

限元程序实现．
将整体结构划分为 Ｎ 个子结构 ｓｉ（ ｉ ＝ １，２，…，Ｎ）， 由于每一个子结构的规模仍然很大，本

文为了提高模型修正的计算效率，应用固定交界面模态综合法对每一个子结构进一步进行减

缩．将子结构 ｓｉ 划分成 ｎｉ 个子结构 ｓｉ，ｒ（ ｒ ＝ １，２，…，ｎｉ）， 建立模态矩阵 Φｓｉ，ｒ， 对子结构 ｓｉ，ｒ 的质

量矩阵 Ｍｓｉ，ｒ 和刚度矩阵 Ｋｓｉ，ｒ 进行减缩，得到减缩质量矩阵 ＭＣＭＳ
ｓｉ，ｒ 和刚度矩阵 ＫＣＭＳ

ｓｉ，ｒ ， 即

　 　 ＭＣＭＳ
ｓｉ，ｒ

＝ ΦＴ
ｓｉ，ｒＭｓｉ，ｒΦｓｉ，ｒ， （１）

　 　 ＫＣＭＳ
ｓｉ，ｒ

＝ ΦＴ
ｓｉ，ｒＫｓｉ，ｒΦｓｉ，ｒ ． （２）

根据子结构交界面连接条件，建立子结构组装坐标变换矩阵 Ψｓｉ， 对 ｎｉ 个子结构 ｓｉ，ｒ 进行

组装，得到子结构 ｓｉ 的减缩质量矩阵 ＭＣＭＳ
ｓｉ 和刚度矩阵 ＫＣＭＳ

ｓｉ ， 即

　 　 ＭＣＭＳ
ｓｉ

＝ ΨＴ
ｓｉ

ＭＣＭＳ
ｓｉ，１

⋱
ＭＣＭＳ

ｓｉ，ｒ

⋱
ＭＣＭＳ

ｓｉ，ｎｉ

é
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ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û
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ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ψｓｉ
＝ ＴＴ

ｓｉＭｓｉＴｓｉ， （３）

　 　 ＫＣＭＳ
ｓｉ

＝ ΨＴ
ｓｉ

ＫＣＭＳ
ｓｉ，１

⋱
ＫＣＭＳ

ｓｉ，ｒ

⋱
ＫＣＭＳ

ｓｉ，ｎｉ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

Ψｓｉ
＝ ＴＴ

ｓｉＫｓｉＴｓｉ， （４）

其中， Ｍｓｉ 和 Ｋｓｉ 分别为子结构 ｓｉ 的质量阵和刚度阵．需要注意的是，在模型修正阶段并不需要

形成 Ｍｓｉ 和 Ｋｓｉ ．

　 　 Ｔｓｉ
＝

Φｓｉ，１

⋱
Φｓｉ，ｒ

⋱
Φｓｉ，ｎｉ
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Ψｓｉ ． （５）
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基于减缩模型进行模型修正，首先需要对子结构 ｓｉ 进行误差定位，选取设计参数 θ ＝ { θ １，
θ ２，…，θ ｌ } ， 进行误差参数化，将设计参数引入到子结构模型矩阵中．将减缩质量矩阵 ＭＣＭＳ

ｓｉ 和

刚度矩阵 ＫＣＭＳ
ｓｉ 在初始设计参数处关于设计参数进行一阶 Ｔａｙｌｏｒ 展开：

　 　 ＭＣＭＳ
ｓｉ

＝ ＭＣＭＳ
ｓｉ（０）

＋ ∑
ｌ

ｊ ＝ １
δθ ｊ

∂ＭＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ
， （６）

　 　 ＫＣＭＳ
ｓｉ

＝ ＫＣＭＳ
ｓｉ（０）

＋ ∑
ｌ

ｊ ＝ １
δθ ｊ

∂ＫＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ
， （７）

其中，下标（０）表示初始设计参数状态， δθ ｊ 代表设计参数的增量．减缩模型 ｓｉ 的第 ｋ 阶特征值

λ ＣＭＳ
ｋ 和特征向量 ｑｋ 满足

　 　 ＫＣＭＳ
ｓｉ ｑｋ ＝ λ ＣＭＳ

ｋ ＭＣＭＳ
ｓｉ ｑｋ ． （８）

对式（８）等号两端关于设计参数 θ ｊ 求导，整理可得

　 　 ［ＫＣＭＳ
ｓｉ

－ λ ＣＭＳ
ｋ ＭＣＭＳ

ｓｉ ］
∂ｑｋ

∂θ ｊ

＝

　 　 　 　 －
∂ＫＣＭＳ

ｓｉ

∂θ ｊ

－ λ ＣＭＳ
ｋ

∂ＭＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ

－
∂λ ＣＭＳ

ｋ

∂θ ｊ
ＭＣＭＳ

ｓｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ｑｋ ． （９）

式（９）两边左乘 ｑＴ
ｋ ， 应用振型正交性，可以得到特征值 λ ＣＭＳ

ｋ 关于设计参数 θ ｊ 的灵敏度：

　 　
∂λ ＣＭＳ

ｋ

∂θ ｊ

＝ ｑＴ
ｋ

∂ＫＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ

－ λ ＣＭＳ
ｋ

∂ＭＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ｑｋ ． （１０）

联立式（９）和（１０），可得

　 　 ［ＫＣＭＳ
ｓｉ

－ λ ＣＭＳ
ｋ ＭＣＭＳ

ｓｉ ］
∂ｑｋ

∂θ ｊ

＝ ｆｋ， （１１）

其中

　 　 ｆｋ ＝ －
∂ＫＣＭＳ

ｓｉ

∂θ ｊ

－ λ ＣＭＳ
ｋ

∂ＭＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ

－ ｑＴ
ｋ

∂ＫＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ

－ λ ＣＭＳ
ｋ

∂ＭＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ｑｋＭＣＭＳ

ｓｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
ｑｋ， （１２）

特征向量 ｑｋ 关于设计参数 θ ｊ 的灵敏度 ∂ｑｋ ／ ∂θ ｊ 可表达为由全部 Ｗ 阶特征向量线性组合的形

式［２８］，即

　 　
∂ｑｋ

∂θ ｊ

＝ ∑
Ｗ

ｗ ＝ １
ｃｗｑｗ ＝ ｖｋ ＋ ｃｋｑｋ ． （１３）

特征向量 ｑｋ 满足质量归一化条件：
　 　 ｑＴ

ｋＭＣＭＳ
ｓｉ ｑｋ ＝ １． （１４）

对式（１４）关于设计参数 θ ｊ 求导，应用式（１３）并根据 ＭＣＭＳ
ｓｉ 的对称性，可确定式（１３）中系数 ｃｋ：

　 　 ｃｋ ＝ － ｑＴ
ｋＭＣＭＳ

ｓｉ ｖｋ － １
２

ｑＴ
ｋ

∂ＭＣＭＳ
ｓｉ

∂θ ｊ
ｑｋ ． （１５）

将式（１３）代入式（１１）中可求得向量 ｖｋ， 但由于 ｄｅｔ［ＫＣＭＳ
ｓｉ

－ λ ＣＭＳ
ｋ ＭＣＭＳ

ｓｉ ］ ＝ ０， 所以直接求解

存在困难．一种解决办法是把向量 ｖｋ 中第 α 个元素 ｖｋα 置零（ α 是向量 ｑｋ 中绝对值最大的元素

所对应的位置），将求解向量 ｖｋ 的方程化为如下分块形式［２８］：

　 　

［ＫＣＭＳ
ｓｉ

－ λ ＣＭＳ
ｋ ＭＣＭＳ

ｓｉ ］ １１ ０ ［ＫＣＭＳ
ｓｉ

－ λ ＣＭＳ
ｋ ＭＣＭＳ

ｓｉ ］ １３

０ １ ０
［ＫＣＭＳ

ｓｉ
－ λ ＣＭＳ

ｋ ＭＣＭＳ
ｓｉ ］ ３１ ０ ［ＫＣＭＳ

ｓｉ
－ λ ＣＭＳ

ｋ ＭＣＭＳ
ｓｉ ］ ３３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

ｖｋ１

ｖｋα
ｖｋ３

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïï

＝
ｆｋ１
０
ｆｋ３

ì

î

í

ï
ï

ïï

ü

þ

ý

ï
ï

ïï

， （１６）
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其中，下标 １ 和 ３ 分别对应向量 ｖｋ 中的前 α － １ 个元素和后 Ｗ － α 个元素．
使用特征值和特征向量关于设计参数灵敏度的计算结果，应用罚函数法可以构造设计参

数 θ 的迭代关系，用下标 ｎ 和 ｎ ＋ １ 分别代表第 ｎ 次和第 ｎ ＋ １ 次迭代．修正参数向量 ｚ 由模型

的特征值和特征向量的仿真结果组成，这些特征值和特征向量的实测数据构成修正目标向量

ｚｍ ．修正参数 ｚｎ 和修正目标 ｚｍ 之间的关系可表示为

　 　 ｚｎ ＋ Ｓ（θｎ＋１ － θｎ） ＝ ｚｍ， （１７）
其中， Ｓ 是修正参数向量 ｚｎ 关于设计参数向量 θ 的灵敏度矩阵．

对式（１７）进行整理，可以得到设计参数显式迭代更新关系：
　 　 θｎ＋１ ＝ θｎ ＋ Ｓ（ｚｍ － ｚｎ）， （１８）

其中， Ｓ 是灵敏度逆矩阵．由于式（１７）构成的线性代数方程组往往是过定义的或欠定义的，因
此矩阵 Ｓ 常常不是矩阵 Ｓ 的简单求逆，二者关系如下：

　 　 Ｓ ＝
［ＳＴＳ］ －１ＳＴ， ｏｖｅｒ ｄｅｆｉｎｅｄ，
Ｓ －１， ｅｘａｃｔｌｙ ｄｅｆｉｎｅｄ，
ＳＴ［ＳＳＴ］ －１， ｕｎｄｅｒ ｄｅｆｉｎｅｄ ．

ì

î

í

ï
ï

ïï

（１９）

３　 基于商业软件实现

本文联合使用 ＡＮＳＹＳ 和 ＭＡＴＬＡＢ 软件，通过子结构试验建模综合技术，对整体结构模型

的自振频率进行修正．子结构模型修正环节，应用固定交界面法获取减缩模型，通过罚函数法

构造设计参数迭代关系．在子结构组装环节，分别使用了固定交界面法和自由交界面法对修正

后的子结构进行组装，并与直接组装得到的全自由度模型的仿真分析结果进行了比较．具体实

施流程如下：
（ａ） 将复杂结构划分为若干子结构 ｓｉ， 分别进行振动测试实验．在 ＡＮＳＹＳ 软件中建立有

限元模型，进行仿真分析，得到子结构自振频率分析结果，并与测试数据进行比对，确定设计参

数．本文算例部分用设计参数的一组摄动值构造有限元模型，将仿真分析结果作为振动测试数

据进行模型修正．
（ｂ） 将每一个子结构 ｓｉ 再划分为若干子结构 ｓｉ，ｒ， 根据式（１） ～ （４）对子结构 ｓｉ 进行减缩，

获得减缩质量矩阵 ＭＣＭＳ
ｓｉ 和刚度矩阵 ＫＣＭＳ

ｓｉ ．本文应用 ＡＮＳＹＳ 软件实现模型减缩并将减缩后的

质量矩阵和刚度矩阵导出．
（ｃ） 根据式（１０）和（１３）计算子结构自振频率关于设计参数的灵敏度，生成灵敏度矩阵

Ｓ， 构造设计参数迭代格式，即式（１８），进行设计参数更新．本文通过 ＭＡＴＬＡＢ 软件编制程序，
使用差分法对灵敏度进行分析，实现设计参数更新．

（ｄ） 使用新的设计参数，生成新的子结构模型，通过步骤（ｂ）得到的减缩基进行模型减

缩，并求解修正参数．如果修正参数的减缩模型仿真结果与试验数据误差超过预设范围，则进

行步骤（ｃ）．如果仿真结果误差小于预设范围，则分析修正参数的未减缩模型仿真结果误差．如
果小于预设范围，则部件模型修正结束，反之回到步骤（ｂ），重新生成减缩基．此外，如果修正参

数仿真结果波动比较剧烈，或者出现收敛值大于预设范围的情况，需要重新选取设计参数进行

模型修正．
（ｅ） 对每一个子结构 ｓｉ（ ｉ ＝ １，２，…，Ｎ） 重复上述步骤，直至所有子结构模型均达到精度要

求．然后在 ＡＮＳＹＳ 软件中实现子结构的组装．本文分别采用固定交界面法、自由交界面法和直
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接组装 ３ 种方式对子结构模型进行了组装．
为了提高分析效率，本文将所有 ＡＮＳＹＳ 软件操作环节整理成 Ａｐｄｌ 命令，通过 ＭＡＴＬＡＢ 软

件编程实现参数修改，并自动调用 ＡＮＳＹＳ 软件执行．步骤（ｂ） ～ （ｄ）是子结构模型修正环节，模
型之间没有数据交互，本文通过编制程序实现并行求解，节省了计算时间．

４　 算　 　 例

图 １ 是一个运载火箭形结构，总高 ５０ ｍ，最大宽度 １８ ｍ ．由 １ 个直径 ５ ｍ 高 ２５ ｍ 的圆柱

图 １　 运载火箭模型

Ｆｉｇ． １　 Ａ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ ｍｏｄｅｌ

形芯一级，１ 个直径 ５ ｍ 高 ２０ ｍ 的圆柱形芯二

级，１ 个底部直径 ５ ｍ 高 ５ ｍ 的钟形整流罩和

４ 个直径 ３．５ ｍ 高 ２５ ｍ 尾翼宽 ２．５ ｍ 的助推器

组成．助推器与芯一级间距为 ０．５ ｍ ．
本文将全箭结构划分为芯一级、芯二级、

整流罩和 ４ 个助推器共 ７ 个功能部件子结构，
分别使用 Ｓｈｅｌｌ１８１ 单元建立初始有限元模型，
并使用前述方法得到全箭前 １０ 阶固有频率．
在部件模型修正中，第 ｋ 阶固有频率的仿真结

果 λ ｋ 相对试验固有频率 λｍ
ｋ 的误差 ε ｋ 定义为

　 　 ε ｋ ＝
λ ｋ － λｍ

ｋ

λｍ
ｋ

× １００％， （２０）

相对误差的修正目标为低于 １％．
初始模型和修正后模型的参数与预设试

验模型参数的误差如表 １ 所示．由表 １ 可见，经
过模型修正，模型参数更趋近于预设试验模型

参数．各部件模型在修正时的减缩比约为 １％，
如表 ２ 所示，这极大减小了模型规模，提高了计算效率．

表 １　 功能部件模型参数误差

Ｔａｂｌｅ １　 Ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｅｒｒｏｒｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

ｓｕｂｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｉｎｉｔｉａｌ ｕｐｄａｔｅｄ

ｓｔａｇｅ １

ｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｕｌｕｓ ０．６７％ ０．４６％

ｄｅｎｓｉｔｙ １．６４％ ０．２７％

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ３．４５％ ０．０７％

ｓｔａｇｅ ２

ｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｕｌｕｓ ２．９１％ １．２１％

ｄｅｎｓｉｔｙ １．９１％ ０．２９％

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ７．１４％ ０．０４％

ｆａｉｒｉｎｇ

ｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｕｌｕｓ ０．９２％ １．０４％

ｄｅｎｓｉｔｙ ２．６０％ １．９７％

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ２０．００％ ０．００％

ｂｏｏｓｔｅｒ

ｅｌａｓｔｉｃ ｍｏｄｕｌｕｓ １．９６％ １．０８％

ｄｅｎｓｉｔｙ １．８７％ ０．４４％

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓ ３．２３％ ０．５５％
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表 ２　 功能部件原始模型与减缩模型自由度数

Ｔａｂｌｅ ２　 Ｔｈｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ／ ｒｅｄｕｃｅｄ ｍｏｄｅｌ ＤＯＦｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

ｓｕｂｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｏｒｉｇｉｎａｌ ｒｅｄｕｃｅｄ ｒａｔｉｏ

ｓｔａｇｅ １ ２２５ ８８８ ２ １６４ ０．９６％

ｓｔａｇｅ ２ １９２ ９６０ ２ ０２０ １．０５％

ｆａｉｒｉｎｇ ３８ ３４０ ４８０ １．２５％

ｂｏｏｓｔｅｒ ２２１ ４８４ ２ ４３６ １．１０％

图 ２　 功能部件前 １０ 阶固有频率

Ｆｉｇ． ２　 Ｆｉｒｓｔ １０ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ｅａｃｈ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

表 ３　 全箭前 １０ 阶固有频率

Ｔａｂｌｅ ３　 Ｆｉｒｓｔ １０ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ｔｈｅ ｗｈｏｌｅ ｌａｕｎｃｈ ｖｅｈｉｃｌｅ

ｏｒｄｅｒ
ｋ

ｔｅｓｔ

λｍ
ｋ ／ Ｈｚ

ｉｎｉｔｉａｌ
λ ｋ ／ Ｈｚ

ｅｒｒｏｒ
ε ｋ ／ ％

ｄｉｒｅｃｔ

λ ｄ
ｋ ／ Ｈｚ

ｅｒｒｏｒ

ε ｄ
ｋ ／ ％

ｆｉｘｅｄ

λ ｆｉｘ
ｋ ／ Ｈｚ

ｅｒｒｏｒ

ε ｆｉｘ
ｋ ／ ％

ｆｒｅｅ

λ ｆｒｅｅ
ｋ ／ Ｈｚ

ｅｒｒｏｒ

ε ｆｒｅｅ
ｋ ／ ％

１ １．６９１ １ １．７１２ ５ １．２７ １．６９５ ３ ０．２５ １．６９５ ３ ０．２５ １．６９６ ３ ０．３１

２ １．９０４ ３ １．９２３ ６ １．０１ １．９０９ ２ ０．２６ １．９０９ ２ ０．２６ １．９０９ ５ ０．２７

３ １．９０４ ３ １．９２３ ６ １．０１ １．９０９ ２ ０．２６ １．９０９ ２ ０．２６ １．９１１ ６ ０．３８

４ ３．３４６ ６ ３．３１９ ３ ０．８２ ３．３５８ ３ ０．３５ ３．３５８ ３ ０．３５ ３．３６３ ０ ０．４９

５ １０．００８ ９．９４５ ５ ０．６２ １０．０７０ ０．６２ １０．０７１ ０．６３ １０．０７３ ０．６５

６ １０．００８ ９．９４５ ５ ０．６２ １０．０７０ ０．６２ １０．０７１ ０．６３ １０．０８８ ０．８０

７ １２．３４４ １２．７４８ ３．２７ １２．３６７ ０．１９ １２．３６７ ０．１９ １２．５０４ １．３０

８ １３．９９１ １４．２７４ ２．０２ １４．００５ ０．１０ １４．００５ ０．１０ １４．１３５ １．０３

９ １５．６６２ １５．７０６ ０．２８ １５．６６３ ０．０１ １５．６６３ ０．０１ １５．６８３ ０．１３

１０ １５．６６２ １５．７０７ ０．２９ １５．６６３ ０．０１ １５．６６３ ０．０１ １５．８０１ ０．８９

　 　 各功能部件原始模型和修正后模型的前 １０ 阶固有频率的计算结果与预设试验数据的比

较如图 ２ 所示．可以看出，本文方法显著提高了修正后模型固有频率的精度．表 ３ 给出了直接组
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装、固定交界面法和自由交界面法 ３ 种方式获得的全箭前 １０ 阶固有频率与预设试验结果的比

较．其中，在固定交界面法和自由交界面法中，芯一级、芯二级、整流罩和 ４ 个助推器 ７ 个功能

部件各保留了前 １００ 阶主模态．直接组装方式的仿真结果相对误差低于 １％，固定交界面法结

果与直接组装方式几乎一致，自由交界面法结果存在一定误差，第 ７、８ 阶固有频率相对误差高

于 １％．

５　 总　 　 结

本文改进的子结构试验建模综合方法能够明显降低模型修正的规模，有效提高建模精度．
应用本文方法，子结构仿真模型可以精细化建立，不必考虑模型规模对模型修正效率的影响，
降低了由于模型简化不合理而引入的模型误差．另外，使用本文推导的理论公式，按照执行步

骤操作，通过 ＭＡＴＬＡＢ 编程对 ＡＮＳＹＳ 进行二次开发，可以基于商业软件对大型复杂结构整体

动力学模型进行修正，并得到与试验结果偏差较小的动力学模型，文中通过某运载火箭的算例

验证了该方法的有效性．
本文方法为子结构试验建模综合技术工程应用提供了一条有效实现途径．在此基础上，可

以对模型误差定位、振动测试技术、模型不确定性估计、结构动力学行为预测等领域进行深入

研究，最终形成标准化操作流程，供工程技术人员使用．另外，数字建模、生产制造、试验测试、
实际工作过程中的不确定性因素对结构的力学行为影响很大，对结构的不确定性影响进行评

估并通过仿真技术进行预测是十分有必要的．因此，将参数化和非参数化的不确定性因素考虑

到子结构试验建模综合技术中，可以进一步提升大型复杂结构模型的可信度．
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