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基于时序模型的颤振预测技术研究
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摘　要：本文主要研究了颤振边界预测应用技术，针对湍流激励下的结构响应数据，采用遗忘因子最小二乘法建立时序模型，

结合 Jury 稳定性判据构造不同飞行速度下的稳定性参数，通过外推得到颤振临界速度预测结果。以仿真试验为例，讨论了

临近边界速度大小和响应数据时间长度等因素对预测精度的影响。最后结合颤振风洞试验实测数据验证了该方法的合理性

和工程实用性。
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颤振飞行试验是新型或结构有重大改变的飞行器都必

须进行的试飞项目之一，它使用真实飞行器在实际飞行条件

下进行试验，具有典型的高风险、高耗费和长周期的特点。

颤振边界预测技术是颤振试飞中确定颤振边界的主要手段。

由于颤振飞行试验条件的复杂性，试验数据的品质较低，颤

振数学模型存在诸多不确定因素，颤振包线一般很难直接从

试验获得，因此如何基于亚临界响应测量与分析进而完成对

包线的预估十分重要[1]。

国内在风洞颤振试验中，常用的亚临界颤振边界预测

方法主要包括阻尼外推法和稳定性参数法，但多数都需要

通过模态参数辨识，获取不同条件下结构的固有频率和阻尼

比。阻尼外推法通过直接外推临界参数确定颤振边界；稳

定性参数法则由模态频率和阻尼换算得到特征多项式的复

数特征根，通过根和系数的关系构建劳斯判据或 Jury 判据

稳定性参数，然后进行临界参数外推确定颤振边界。稳定性

参数法在国内外已有广泛的应用，常见的著作和论文主要有

管德院士的《气动弹性试验》[2]、宇航出版社出版的《防空导

弹结构与强度》[3]、中国空气动力研究与发展中心郭洪涛等

编写的《颤振试验数据处理技术研究》[4] 等。然而，由于存

在激励力不足、测量点有限、试验条件复杂及测试条件恶劣

等问题，颤振试验特别是飞行试验测量的试验数据品质较

低，数据往往具有模态密集、有效样本短和数据信噪比低等

特征，这些问题的存在大大增加了模态参数识别的技术难

度，进而影响到颤振边界预测结果的准确性。

目前，国内基于时序模型的颤振边界预测方法较为少

见，本文通过直接识别时序模型多项式系数获得稳定性参

数，不必经过模态参数辨识，提供了一种基于时序模型的颤

振边界预测方法，以仿真试验为例，讨论临近颤振边界不同

速度大小和响应数据时间长度等因素对预测精度的影响。

最后结合颤振风洞试验实测数据验证了该方法的合理性和

工程实用性。

1 方法介绍
1.1 遗忘因子最小二乘算法

遗忘因子最小二乘算法最初由 Lennart Ljung 于 1999

年提出[5]，广泛应用于控制系统辨识领域，其思想是利用前

一时刻的响应对下一时刻进行预测，根据当前的预测误差设

置适当的增益值，来影响预测的趋势，经过迭代运算，使得最

终的预测误差达到最小，并以误差最小时的参数作为系统辨

识的结果。具体算法如下，假设时间序列

是测量到的一组响应值，则有：

 （1）

 （2）
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 （3）

 （4）

 （5）

 （6）

 （7）

式中：ε（t）是 t 时刻预测误差，ψ（t）是 t 时刻斜率，θ（t）是

t 时刻的参数估计值，y（t）是 t 时刻的响应值，y（t）是由 t-1

时刻响应得出的 t 时刻响应预测值，增益 K（t）为当前预测

误差对参数估计的影响程度，λ是遗忘因子取值为 1，通过

不同时刻的循环迭代使得 J（θ）最小，并以 θ值作为系统辨

识的结果[6~8]。

1.2 ARMA 气动弹性系统辨识 [9~12]

假设 为 N 自由度气动弹性系统经大

气湍流激励的响应，将其表示成自回归滑动平均（ARMA）

模型的差分方程形式：

 （8）

式中：e（t）是零均值、方差为 σ 2 的白噪声；变量 z -1 为后移

算子，z -1y（t）=y（t-1），多项式系数 A（z -1）和 B（z -1）分别

为：

 （9）

 （10）

式中：n 和 m 分别为自动回归（AR）和滑动平均（MA）多

项式阶次。

由于白噪声项 e（t）无法测量，由过去时刻的数据 y（t）

得到的预测值y（t）为：

 （11）

定义预测误差为：

 （12）

联立式（8）和式（11）得：

 （13）

将式（13）带入遗传因子最小二乘算法，经过迭代运

算，即可得到 ARMA 多项式系数。

1.3 稳定裕度估计

假设经过遗忘因子算法辨识出 ARMA 多项式系数，将

其表示成特征多项式形式：

 （14）

对于离散系统使用 Jury 稳定性判据判断系统的稳定

性，对于 k=1，3，…，n-1，定义 k 阶方阵 Xk、Yk 为：

 

Jury 判据要求：

 （15）

 （16）

 （17）

计算不同速度、不同模态结构的稳定性因子 F -（n-1），

n 为 ARMA 模型阶次，绘制稳定性因子随速度的变化曲线，

并使用二次曲线拟合的方法进行外推，就能得到稳定性参数

为零时对应的速度值，即为颤振临界速度值。

2 仿真数据验证分析
为验证该方法在湍流激励情况下的有效性，以得克萨

斯 A&M 大学航空航天工程系的俯仰 -滚转气动弹性风洞

模型为算例[3]，主要研究了不同速度区间下的数据点数和响

应数据时间长度对预测结果的影响。

在 MATLAB 中进行数值仿真试验，其动力学模型见式

（18），具体取值见参考文献 [6]。该模型为二自由度系统，模

型阶次真值为 4，颤振速度 Vflutter 为 12.7m/s，对应的速度频

率和速度阻尼曲线如图 1 和图 2 所示。

 （18）

采用零均值高斯白噪声模拟真实大气湍流激励形式

进行激励，首先分析了响应信号时长为 60s、无噪声情况下

不同速度区间数据的预测结果，见表 1。对于新型或重大
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改型飞机，速度在 0.8Vd ~0.98Vd 之间须经过颤振飞行试验

验证，（Vd 为最大设计俯冲速度，根据 CCAR25 部相关条款

Vd ≤Vflutter/1.15），表 1 给出了 8 种典型速度区间的预测结

果。其中，fz-fit为时序模型预测结果，g-fit为阻尼外推法预

测结果。图 3 和图 4 给出了两种情况的颤振速度预测结果 

图[7~9]。

图 1　风洞模型速度频率曲线

Fig.1　Curve�of�velocity�frequency�of�wind�tunnel�model

图 2　风洞模型速度阻尼曲线

Fig.2　Curve�of�velocity�damping�of�wind�tunnel�model

表 1　不同速度区间颤振速度预测结果

Table�1　�Prediction�results�of�flutter�critical�speed�at�different�
speed�range

速度区间

预测误差

fz-fit g-fit

0.8Vd~0.92Vd -11.02% 36.22%

0.85Vd~0.92Vd -9.52% 30.87%

0.8Vd~0.98Vd -8.90% 25.67%

0.85Vd~0.98Vd -7.72% 21.57%

0.8Vflutter~0.92Vflutter -4.25% 6.06%

0.85Vflutter~0.92Vflutter -3.22% 3.15%

0.8Vflutter~0.98Vflutter -2.44% 0.16%

0.85Vflutter~0.98Vflutter -1.73% -0.47%

图 3　0.8Vflutter~0.92Vflutter 颤振速度预测结果

Fig.3　�Prediction�results�of�flutter�critical�speed�at�0.8Vflutter~�

0.92Vflutter speed�range

图 4　0.85Vflutter~0.98Vflutter 颤振速度预测结果

Fig.4　�Prediction�results�of�flutter�critical�speed�at�0.85Vflutter~�

0.98Vflutter speed�range�

分析结果表明，低速试验点时，阻尼较为分散，阻尼外

推法预测误差较大，时序模型预测结果比阻尼外推法精度高

且较为保守。随着速度逐渐接近临界颤振速度，两种方法预

测结果趋于一致并且都较为准确。

在颤振飞行试验中，为了得到有足够置信度的信息，大

气湍流激励方法常要求飞行员持续保持飞机稳定平飞状态一

定时间，采集足够长的结构响应信号，这大大增加了试验的成

本和风险。选取速度区间 0.8Vd~0.98Vd，针对不同时间长度的

响应信号数据进行了分析，表 2 给出了具体分析结果。

表 2　不同时长响应信号情况的颤振速度预测结果

Table�2　�Prediction�results�of�flutter�critical�speed�with�different�
length�signals

响应信号

长度 /s

预测误差

fz-fit g-fit

120 -7.79% 21.57%

60 -8.90% 25.67%

30 -9.69% 30.87%

10 -10.23% —

5 -11.02% —
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分析结果表明，随着响应信号数据样本的减少，基于时

序模型的预测方法预测精度逐渐降低。但即使是 5s 的短时

数据样本情况，该方法仍然具有一定的精度。

3 颤振飞行试验数据处理中的应用
某型飞机风洞试验，采用大气湍流激励，利用布置在

平尾、垂尾等位置的加速度传感器测量结构响应。在速度

201~381m/s 的部分试验点进行试验，图 5~ 图 7 给出了部分

速度下左平尾结构响应自功率谱曲线，在速度 381m/s 时，频

域两模态频率归一、响应幅值明显放大，速度 381m/s 已非常

接近颤振速度。考虑到试验的安全性，在该速度点终止试

验。分别使用基于时序模型的预测方法和阻尼外推法进行

颤振速度预测[10~12]。

图 5　速度为 301m/s 时左平尾响应自功率谱

Fig.5　Auto-power�spectrum�of�the�left�horizontal�tail�at�speed�301m/s

图 6　速度为 361m/s 时左平尾响应自功率谱

Fig.6　Auto-power�spectrum�of�the�left�horizontal�tail�at�speed�361m/s

图 8 给出了部分试验点的颤振速度预测结果，fz 为

稳定性因子值，g 为结构阻尼比，fz-fit为稳定性因子外

推拟合曲线，g-fit为阻尼外推拟合曲线。图中，阻尼外

推法颤振速度预测值约为 411m/s，基于时序模型的颤振

预测方法预测值约为 403m/s，两种方法预测结果一致性 

较好。

图 7　速度为 381m/s 时左平尾响应自功率谱

Fig.7　Auto-power�spectrum�of�the�left�horizontal�tail�at�speed�381m/s�

图 8　部分试验点颤振速度预测结果

Fig.8　Prediction�results�of�flutter�critical�speed�at�part�of�tests�points

4 结论
采用基于时序模型的颤振边界预测方法，对湍流激励

下的气动弹性模型进行颤振边界预测，并与传统阻尼外推

法进行了对比分析。仿真试验结果表明，基于时序模型的

颤振预测方法在接近颤振临界速度时与阻尼外推法预测结

果一致，并且由于稳定性因子随速度成近似线性变化的关

系，在低速试验点时其预测精度较阻尼外推法有一定的优 

势。

将该方法应用于某型飞机风洞试验数据，对平尾进行

颤振速度预测，结果表明，该方法能够得出工程适用的颤振

速度预测值。此外，与阻尼外推法相比，该方法对于湍流激

励得到的短时响应信号也有一定的适应能力，在实际飞行试

验中，能够有效保障科研试飞的安全，降低飞行试验的风险，

具有一定的工程使用价值。 
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Flutter Boundary Prediction Based on Time Series Models

Liu Likun*， Zhang Chunwei， Wang Dongsen
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Abstract: The�application�of�flutter�boundary�prediction�based�on�time�series�models�was�researched.�Established�

time�series�models�with�the�forgetting�factor� least�square�method�according�to�the�structural�responses�under�

turbulence�excitation.�Constructed�the�stability�parameters�at�different�flight�speeds�using�the�Jury’s�stability�criterion.�

The�prediction�results�of�the�critical�velocity�of�flutter�were�obtained�then�by�extrapolation�of�the�stability�parameters.�

The�velocity�points�and�response�signal�length�which�influenced�on�the�prediction�results�was�discussed.�Finally，�the�

rationality�and�practicability�of�the�method�were�verified�by�the�measured�data�of�flutter�flight�test.�
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