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基于火箭简化模型的多状态模型修正研究
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摘要 : 火箭发射过程中燃料的不断减少导致火箭结构不断变化，结构的固有频率和模态振型也会随之变化。针对有限元

模型的不准确性，以截面惯性矩为修正参数，不同状态下数值仿真结果与试验测试结果的误差最小为目标函数，建立多状态

模型修正的优化模型。通过灵敏度分析和一阶泰勒展开对目标函数进行显式化处理，并利用序列线性规划求解得到设计变量

的最优解。同时对于多状态结构，以多截面简支梁模型为例，利用锤击法对简支梁进行试验，设计磁吸重物方案模拟多状态

模型，以单截面简支梁试验的前4阶频率为目标函数建立优化模型，经过修正将多截面简支梁模型修正为单截面简支梁模型，

并且符合截面惯性矩与面积的比例，验证了多状态模型修正方法的准确性。
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Multi-state Model Updating based on Simplified Rocket Model

DU Jiazheng1, WANG Zhe1,2, LI Xingchen1
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2. The 45th Research Institute of China Electronics Technology Group Corporation, Beijing, 100176)

Abstract: The continuous reduction of fuel during the rocket launch causes the rocket structure to change continuously, and the 

natural frequency and modal shape of the structure also change accordingly. Aiming at the inaccuracy of the finite element model, the 

moment of inertia of the section is used as the correction parameter, and the minimum error between the numerical simulation results 

and the experimental test results under different states is the objective function, and an optimization model for multi-state model 

correction is established. The objective function is explicitly processed by sensitivity analysis and first-order Taylor expansion, and the 

optimal solution of design variables is obtained by sequential linear programming. At the same time, for the multi-state structure, 

taking the multi-section simply supported beam model as an example, the simply supported beam is tested by the hammering method, 

and the magnetic attraction weight scheme is designed to simulate the multi-state model. An optimization model is established for the 

objective function, and the multi-section simply supported beam model is revised to a single-section simply supported beam model 

after modification, and the ratio of the moment of inertia of the section to the area is met, which verifies the accuracy of the multi-state 

model modification method.

Keywords: multi-state model updating; section moment of inertia; optimal design; simplified rocket model; finite element 

analysis

0　引 言

在工程实际中，飞行器、火箭、船舶等，各种机

械装备、建筑物等都处在振动环境下并以不同的方式

进行振动。如果可以了解、掌控和应用这些振动，对

国防建设、工业发展等研究将有重大意义。随着计算

机技术突飞猛进地发展，有限元建模、仿真分析在结

构动力学分析过程中的应用日益广泛，要了解、掌控

和应用系统的振动，就要建立有效的有限元模型，这

样才能更好地表现出物体的动态特性［1］。

有限元分析过程中，要先将结构连续模型进行离

散化处理，对结构的形状、边界条件作力学上的简

化，利用有限元分析概念里的梁、杆、板单元取代符

合这些单元特征的实际结构，利用理想的边界固定条

件取代实际的连接方式，这种模型简化带来的误差是
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不可避免的［2］。有限元分析的不确定因素主要来源于

有限元模型简化带来的误差、模型数据的不准确带来

的误差和工况简化带来的误差［3］，很难一次性准确地

确定模型参数。在工程分析中建立仿真与试验相匹配

的有限元模型是亟待解决的问题。为使有限元模型更

加精确，需要对有限元模型参数进行修正，如果只依

靠工程技术人员试验测试再修正是很难完成的，需要

通过有限元模型修正方法来分析过程中结果误差较大

的问题。

有限元模型修正技术已经发展了很多年，追溯到

20世纪 60年代中期，Rodden［4］提出了一种从有效自

由地面振动试验找出任意约束系统结构影响系数矩

阵的方法。许多学者一直致力于利用试验结果数据

来修正结构的有限元模型参数，Berman［5］、Baruch

等［6］提出了利用试验振型和固有频率来提高结构分

析质量和修正刚度矩阵模型的方法，奠定了这一领

域的基础。Mottershead和Friswell［7］对有限元模型修

正方法进行了系统的总结与介绍。Lauwagie等［8］采

用多模型修正方法，对层合板试样各层的平面弹性

特性进行了评估，得出的结论是，为了保证得到性

质的唯一性，需要采用多模型方法。Link等［9］采用

多模型修正方法，利用时域数据对损伤参数进行定

位，同时对损伤模型和未损伤模型进行更新，在不

考虑建模误差的情况下识别损伤参数。Li等［10］对钢

导管架模型利用模态试验识别的模态参数进行了有

限元模型修正，通过求解模态能量进行灵敏度分析，

利用不同的参数进行两步更新，每一步采用交叉模

型更新方法，将有限元模型修正为更具有物理意义

的模型。张忠等［11］通过多状态模型修正方法对火箭

卫星耦合系统模型的误差诊断和定位、修正参数选

取方法等进行讨论。李元生等［12］利用两层修正系统

对有限元模型进行同步修正，使得设计变量最终收

敛于最优解。魏锦辉等［13］构造出结合结构的动静力

有限元模型修正方法的目标函数，利用响应面方法

构建桥梁静动力响应的代理模型进行有限元模型修

正。方圣恩等［14］微量表述不确定性参数与响应间复

杂的隐式函数关系，建立了基于概率配点法和回归

分析的随机响应面模型，对参数的均值和标准差进

行依次修正，简化了随机修正过程，提高了修正效

率。王亮等［15］提出采用灵敏度分析的多目标多状态

模态修正方法。Yuan等［16］针对高温环境下结构有限

元模型修正问题，研究了一种多状态模型修正方法，

设计了特定的约束矩阵，采用改进的序列二次规划

法对不同温度边界条件下板的有限元模型进行了修

正。Batou［17］提出了一个替代算法，通过求解分离单

变量的逆问题去顺序识别每个模型参数，输出通过

识别的每一个参数灵敏度并用Sobol指数进行量化得

到最优解。Yuan等［18］采用线性梁单元和 Iwan梁单元

模拟螺栓悬臂梁结构，利用正演增量位移中心差分

法计算相应的结构动力响应，结合基于构件主动力

响应瞬时特性的非线性有限元模型修正方法，对螺

栓悬臂梁结构进行了修正。

为保证寻优过程中不超出近似模型的有效范围，

在近似模型中对设计变量施加适当的限制，称之为运

动极限。当前的一些研究中，虽然有部分方法能做到

多状态模型修正，但是对于目标函数与设计变量之间

的关系表示并不明确，设计变量的运动极限设置可能

并不合理，为了弥补这些不足，本文提出一种基于灵

敏度分析调节运动极限的多状态模型修正方法，通过

根据设计变量变化的情况不断调整运动极限，再通过

灵敏度分析将目标函数显式化后计算出所有状态的最

优解，并进行验证。

1　简化火箭模型

针对火箭的简化模型，主要考虑火箭的整体性

能，采用集中质量模拟燃料的质量，通过集中质量的

变化模拟液体的减少，采用梁单元模拟火箭壳体，通

过调整梁单元的刚度修正火箭壳体和级间段的刚度，

确保试验数据和仿真数据的匹配，提高简化模型的仿

真精度。

在火箭发射过程中需建立与火箭相符程度较高的

有限元模型来模拟发射过程火箭的姿态。火箭可分为

助推器、一级火箭、二级火箭、三级火箭以及整流

罩，将整个结构划分为5个梁段，每个梁段分别代表

各级火箭，因一级火箭实际情况下长度较长，将助推

器与一级火箭分为一级 a火箭、一级 b火箭，各级火

箭的抗弯刚度均不相同，各级火箭均含有燃料。随着

火箭的升空，燃料的不断减少，质量会不断减少。将

火箭模型简化为一根不同截面的圆形梁，如图 1

所示。

图1　火箭简化模型

Fig.1　Simplified rocket model
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2　优化模型的分析

2.1　优化模型的建立

为使火箭简化模型与试验结构的固有频率和结构

振型一致，需进行结构优化。建立关于有限元分析

结果与相应试验结果之间的残差函数，其中固有频

率数值相对较大采用相对误差，振型数值相对较小

采用绝对误差。以火箭简化模型的截面惯性矩为设

计变量。
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式中    x为火箭简化模型的截面惯性矩，是设计变量；

a表示选取 a阶模态；J为试验点的个数；wi1 为第 i阶

频率的权重系数；wi2为第 i阶振型的权重系数；fi为第

i阶频率的试验值；fi( x )为第 i阶频率仿真计算值；uj

为第 j个节点振型的试验测量值；uj( x )为第 j个节点有

限元模型的振型计算值。

随着火箭燃料的不断消耗，火箭质量也会不断减

小，导致火箭模型不断变化，需要通过多状态模型修

正方法来修正火箭模型，为了将非线性问题转化为线

性问题，并且使结果更加精确，本文将目标函数进行

一阶泰勒展开，通过式（2）求出灵敏度Si 。

Si = ∑
m = 1

M ∂Fm ( x0 )
∂xi

    (i = 1,···, n ) （2）

式中    M为选取的状态数；x0为设计变量的初始值。

将隐式的非线性问题近似地转化为显式的线性规

划，通过线性规划求出运动极限范围内最优解，建立

数学模型如式（3）所示。
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式中    d为初始运动极限因子；xi0为第 i个设计变量的

初始值。

由此通过线性规划求出的最优解 x1，x2，⋯，xn 作

为新的设计变量初始值，为使近似的目标函数在一定

范围内，收敛精度可以被接受，在所有设计变量都发

生振荡时，把寻优的空间缩小至原来的 0.1倍，再次

建立新的运动极限进行寻优，经过不断迭代后，运动

极限达到某一值时迭代收敛，最终求出理想结果。

2.2　多状态模型修正的方法流程

根据上述公式通过MSC.Nastran对输入文件进行

灵敏度分析，提取出灵敏度后，将灵敏度、设计变

量、运动极限利用 Python中的 scipy模块进行线性规

划，求出新的设计变量，再通过迭代法求出最优解，

多状态模型修正方法程序流程如图2所示。

3　算例 1
利用多截面梁对多状态模型修正方法进行验证，

将一根泊松比 υ=0.3、弹性模量 E=70 GPa、密度 ρ=

2 700 kg/m3的60 m梁分成5段进行分析，为了避免在

模型修正中发生模态交换，将梁圆形截面的截面惯性

矩 I1、I2采取不同值，取 I2=0.8I1进行分析，截面尺寸

如表1所示。

图2　多状态模型修正程序流程

Fig.2　Process of multi-stages model updating
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本文利用有限元分析软件MSC.Patran&Nastran对

建立的火箭有限元模型进行求解，使用一维梁单元对

该结构进行网格划分。将网格沿 y方向划分为45个梁

单元，节点编号如图 3所示，每个梁段由 9个相邻梁

单元组成，对各个梁单元赋予不同的截面属性，有限

元模型如图4所示。

在各级梁段边缘节点分别是节点1、10、19、28、

37、46处添加集中质量点代表火箭燃料质量。通过改

变各个状态下质量集中点的质量代替燃料的消耗，各

个状态集中质量点的质量如表2所示。

对建立的3个火箭发射状态进行模态分析，选取

其中前4阶模态分析结果作为试验数据进行多状态模

型修正。权重系数在满足式（4）的情况下可以根据

需求任意设定，本文对前4阶模态参数的权重系数依

次取 0.4，0.3，0.2，0.1。选取合适的设计变量初始

值，选取好收敛条件，开始迭代。

∑
m = 1

M

wm = 1 （4）

经过 724 次迭代后得到设计变量的收敛结果如

表3所示，由修正前设计变量与试验值的最大相对误

差 17.4%缩小至修正后最大相对误差 0.18%，修正效

果明显。试验值与修正后模态分析的频率对比误差如

表4所示，由修正前设计变量与试验值的最大相对误

差 5.8%缩小至修正后最大相对误差 0.014 8%，修正

效果明显，整体迭代效果较为理想。在对比振型时选

择了对比较为明显的15到30节点的阵型图进行对比，

可以看出试验值与修正前模态分析的振型对比有一定

差距，试验值与经过修正后模态分析的振型对比基本

保持一致，迭代效果较为理想。状态 1、状态 2、状

态 3前 4阶振型相似，采用状态 1前 4阶振型为代表，

如图 5所示，其中 a、b、c、d分别为各状态的 1阶振

型、2阶振型、3阶振型、4阶振型，图中黑色线代表

修正前振型曲线，红色线代表修正后振型曲线，蓝色

线代表试验振型曲线。

表1　截面尺寸

Tab.1　Sectional dimension

部件

一级a

一级b

二级

三级

整流罩

外径/m

3.35

3.35

3.35

3

4

内径/m

2

1.8

2.2

2.4

2.6

I1/m
4

5.397

5.667

5.032

2.347

10.323

I2/m
4

4.318

4.534

4.026

1.878

8.259

图3　有限元节点编号

Fig.3　Finite element node number

图4　有限元模型

Fig.4　Finite element model

表2　各个状态集中质量点的质量

Tab.2　The mass of mass points in each state

节点

1

10

19

28

37

46

状态1质量/t

300

300

200

200

100

100

状态2质量/t

200

300

200

200

100

100

状态3质量/t

100

300

200

200

100

100

表3　截面惯性矩初始值及其迭代后的值对比

Tab.3　The initial and iterative values of cross-sectional moment 

of inertia

梁段号

1

2

3

4

5

截面惯

性矩

I1

I2

I1

I2

I1

I2

I1

I2

I1

I2

修正前/

m4

5

4

5

4

5

4

2

2

10

8

试验值/

m4

5.3969

4.3175

5.6670

4.5336

5.0324

4.0259

2.3475

1.8780

10.3232

8.2586

修正后/

m4

5.3983

4.3183

5.6684

4.5354

5.0280

4.0223

2.3480

1.8790

10.3421

8.2512

相对误

差/%

0.0259

0.0185

0.0247

0.0397

0.0874

0.0894

0.0213

0.0532

0.1831

0.0896
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图5振型图对比结果说明：对基于本文理论和程

序得出修正后的截面惯性矩进行模态分析，分析得到

的模态数据与试验值都在允许的误差范围内，符合工

程要求，能够为实际工程设计人员提供一定的参考依

据。目标函数迭代曲线如图6所示，经过不断迭代目

标函数趋于0，迭代效果达到理想状态。

表4　修正前后频率对比表

Tab.4　Frequency comparison before and after optimization

状态

状态1

状态2

状态3

模态阶数

1阶

2阶

3阶

4阶

1阶

2阶

3阶

4阶

1阶

2阶

3阶

4阶

修正前/Hz

2.220889

2.376704

6.196656

6.658422

2.321226

2.478378

6.419821

6.908026

2.477136

2.634878

6.862205

7.398098

试验值/Hz

2.230867

2.494187

6.322186

7.068434

2.327183

2.601873

6.556459

7.330360

2.475819

2.768053

7.015506

7.843594

修正后/Hz

2.230837

2.494009

6.323122

7.069213

2.327154

2.601684

6.557397

7.331145

2.475791

2.767850

7.016425

7.844365

相对误差/%

0.0013

0.0071

0.0148

0.0110

0.0013

0.0073

0.0143

0.0107

0.0011

0.0073

0.0131

0.0098

图5　状态1试验与修正前后振型对比

Fig.5　The vibration mode of experiment and before and after optimization in state 1
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由图 6 可知，3 个状态目标函数迭代情况良好，

表明所有状态均能收敛，该种多状态模型修正方法可

以通过其他状态较好的收敛将该状态的收敛误差减

小。最终计算出所有状态修正后的修正参数与试验值

误差较小，各个状态的频率误差接近相同，证明了这

种多状态模型修正方法的可行性。

4　算例 2
利用“力锤法”试验测量得到简支梁的固有频

率，通过多状态模型修正方法修正简支梁的截面尺寸

以验证该方法的合理性，利用带有磁铁的重物来模拟

集中质量点，建立多截面简支梁有限元模型，利用单

截面简支梁试验所得数据修正截面尺寸，若将多截面

尺寸修正为单截面尺寸，则修正方法有效，3个状态

试验装置如图7所示。

4.1　优化模型的建立

被 测 工 件 材 料 采 用 合 金 钢 ， 弹 性 模 量 E=

200 GPa，泊松比 υ=0.33，密度 ρ=7 850 kg/m3。多截面

简支梁分为两段，长为680 mm，第1段宽50 mm，高

8 mm，则 I1=2 133.3m4，I2=83 333.3 m4，设第 2 段 I1=

5 000.0 m4，I2=50 000.0m4，则根据截面惯性矩公式得

到截面的宽为 37.11 mm，高为 11.74 mm，利用Beam

单元对梁划分节点，将简支梁划分为 68 个梁单元，

每个梁段由 34个相邻梁单元组成。在节点 52处添加

集中质量点，根据多次测量得到带有磁性的重物的质

量为196.5 g，则3个状态下集中质量点的质量分别为

393 g、196.5 g、0 g。在简支梁两端点处赋予约束，

只保留 y方向的转动自由度，简支梁结构的简化建模

如图8所示。

设第2段梁的截面惯性矩为设计变量，根据试验

结果修正截面尺寸，以前4阶固有频率的相对误差最

小为目标函数，建立优化模型，如式（5）所示。

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

find I1, I2

make F ( )I1, I2 = ∑
i = 1

a

[ wi1( )fi( )I1, I2 - fi 
t

fi 
t

2

→ min
（5）

式中    I1为对于y轴的面积惯性矩；I2为对于 z轴的面积

惯性矩；a表示选取a阶模态；f t
i 为第 i阶固有频率的试

验测量值；fi( I1，I2 )为第 i阶固有频率有限元分析结果。

因选取的是4阶固有频率为目标函数，即 a=4。4

阶固有频率权重系数取相同，即 wi1=wi2=wi3=wi4=0.25，

经过试验，测得被测工件的前 4阶频率如表 5所示，

图6　3个状态的无约束优化模型目标函数

Fig.6　The objective function of three states unconstrained optimization model

图7　多状态试验装置

Fig.7　The multi-states experimental device

图8　简支梁结构简化建模

Fig.8　Simplified modeling of simply supported beam structures
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建立目标函数，进行迭代求解。

4.2　试验结果分析

经过172次迭代后设计变量收敛结果如表6所示，

误差在5%以内，试验数据与修正前后基频对比如表7

所示。

修 正 后 的 截 面 惯 性 矩 I1=2 195.78m4， I2=

80 625.20 m4，带入式（6）和式（7）中联立求得截

面的尺寸长 b=49.21 mm，高 h=8.12 mm，面积 A=

399.58 mm2，经过修正将不成比例的初始值优化为成

比例的迭代值，完成修正目标。

I1 =
bh3

12
（6）

I2 =
b3h
12

（7）

5　结 论

根据火箭不同时段动力学特性的不同，提出多状

态有限元模型修正，将多个状态下的优化模型组合到

同一优化模型下进行求解，因缺少火箭试验数据，故

采用有限元分析结果作为试验数据进行模型修正，又

建立多截面梁有限元模型通过测得试验数据对其进行

模型修正，验证方法的可行性，得出如下结论：

a）以截面惯性矩为设计变量，固有频率和模态

振型的误差为目标函数，设置运动极限为约束条件，

建立多状态模型修正方法的优化模型。对各个状态的

模态参数给与相应的权重系数，对目标函数进行灵敏

度分析，将每个状态灵敏度加权求和组成新的灵敏度

矩阵，通过一阶泰勒展开完成对目标函数的显式化处

理，利用线性规划求解得到迭代后设计变量的最优

解，达到将多状态数学模型放到一个数学模型中求解

的效果，将得到的最优解作为下一次迭代的初始值。

当所有设计变量处于振荡状态时，调整运动极限，使

设计变量的变化范围更小，进行下一次迭代，完成多

状态模型修正，以有限元分析数据作为试验数据，最

终求解出的最优解与试验值的误差控制在0.2%以下，

验证了该方法的有效性。

b）利用锤击法对简支梁进行试验，设计磁吸重

物方案模拟多状态模型，利用加速度传感器测得被测

工件前4阶频率，经过修正将多截面简支梁修正为单

截面简支梁，并且符合截面惯性矩与面积比例，验证

了多状态模型修正方法的准确性。

研究结果对于多状态有限元模型修正误差的进一

步减小提供了可借鉴的思路，能够为结构设计优化工

程提供一定的参考价值。
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