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基于模糊逻辑的交互式多模型滤波算法

周卫东１，，刘璐１，唐佳２

（１．哈尔滨工程大学 自动化学院，哈尔滨 １５０００１；　２．江南工业集团有限公司，湘潭 ４１１１００）

　　摘　　　要：针对交互式多模型（ＩＭＭ）滤波算法在对反舰导弹的“蛇形”机动方式进行
跟踪时收敛速度慢、滤波精度低的问题。在三维空间内，假定目标以匀速直线和“蛇形”机动

２种方式进行运动，以相对距离和视线角为观测信息，对 ＩＭＭ滤波算法的模型概率更新模块
进行改进，提出了基于模糊逻辑的交互式多模型（ＦＬＩＭＭ）滤波算法。通过仿真对比分析，改
进后的算法能够有效地提高收敛速度，进而获得更高的跟踪精度。

关　键　词：“蛇形”机动；目标跟踪；交互式多模型（ＩＭＭ）；模糊逻辑；滤波算法
中图分类号：ＴＰ２０２＋．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４１３０７

　　随着制导技术的发展，反舰导弹的机动形式
更加灵活，“蛇形”机动与其他一种或多种机动方

式相结合的运动形式屡见不鲜
［１］
。而不需要机

动检测的交互式多模型（ＩｎｔｅｒａｃｔｉｖｅＭｕｌｔｉｐｌｅＭｏｄ
ｅｌ，ＩＭＭ）滤波算法通过选用多个数学模型近似目
标的实际运动情况，且各模型并行工作，进而利用

马尔可夫系数进行模型概率转移，从而获得了较

好的跟踪性能。但是，该算法收敛速度慢，滤波精

度需要进一步提高
［２３］
。

目标在飞行过程中，其机动通常是瞬间发生

的，而多模型滤波算法的模型概率是一个近似连

续的变化过程
［４］
，不同于目标机动发生的突然

性。因此在采用 ＩＭＭ滤波算法对机动目标进行
跟踪滤波时，通常仅有一个滤波模型起主要作用，

该模型能准确描述目标的运动方程，其模型概率

近似为１，其余模型的概率近似为 ０。也就是说，
通过 ＩＭＭ滤波算法计算出的模型概率与实际模
型所起作用存在一种模糊的非线性关系。基于

此，本文依据模糊控制的思想，通过设计模糊逻辑

系统，提出了一种基于模糊逻辑的交互式多模型

（ＦｕｚｚｙＬｏｇｉｃＩｎｔｅｒａｃｔｉｖｅＭｕｌｔｉｐｌｅＭｏｄｅｌ，ＦＬＩＭＭ）

滤波算法来改善传统 ＩＭＭ滤波算法收敛速度慢、
滤波精度低的缺点。

１　“蛇形”机动模型

“蛇形”机动模型描述的是一种目标做强机动

的情况，目标机动加速度按正弦规律不断变化
［５］
。

其既是一种特殊的转弯运动，又是一种特殊的匀速

圆周运动，是多个半圆周运动的叠加，在每个半圆

周，角速率变化为相反的方向，同时半径也在不停

地改变。本文假设目标的“蛇形”机动发生在水平

面上，即在 ｘ轴方向上和 ｙ轴方向上分别做速度为
ｖｘ的直线运动和正弦运动，其运动方程为
ｘ＝ｖｘｔ

ｙ＝ｙ０＋Ａｓｉｎ（ωｔ）
ｘ＝ｖｘ
ｙ＝Ａωｃｏｓ（ωｔ）
ｘ̈＝０

ｙ̈＝－Ａω２ｓｉｎ（ωｔ）

ｘ
···

＝０

ｙ
···

＝－Ａω３ｃｏｓ（ωｔ）＝－ω２



















ｙ

（１）

Administrator
新建图章
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式中：ｘ、ｘ、̈ｘ和ｘ…分别为 ｘ轴方向的位置、速度、加
速度和加速度的导数；ｙ、ｙ和 ｙ̈、ｙ…分别为 ｙ轴方向
的位置、速度、加速度和加速度的导数；Ａ为机动
幅值；ω为机动频率；ｔ为机动时间；ｙ０为目标初
始位置的纵坐标。由式（１）可得
ｘ（ｔ）
ｙ（ｔ）
ｘ̈（ｔ）
ｙ̈（ｔ）

ｘ…（ｔ）

ｙ…（ｔ



















）

＝

０ ０ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ １
０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ －ω２



















０ ０

ｘ（ｔ）
ｙ（ｔ）
ｘ（ｔ）
ｙ（ｔ）
ｘ̈（ｔ）
ｙ̈（ｔ

















）

＋

　　

０ ０
０ ０
０ ０
０ ０
１ ０

















０ １

ｗ１（ｔ）

ｗ２（ｔ[ ]） （２）

式中：ｗ１（ｔ）和 ｗ２（ｔ）为高斯白噪声。
设采样周期为 Ｔ，对式（２）进行离散化，有

Ｘ（ｋ＋１）＝ＦＸ（ｋ）＋ＧＷ（ｋ） （３）
式中：Ｘ（ｋ）、Ｘ（ｋ＋１）分别为 ｋ时刻、ｋ＋１时刻的
状态向量；Ｗ（ｋ）为过程噪声；Ｆ为状态转移矩阵；
Ｇ为过程噪声输入矩阵。取值如下：
Ｘ（ｋ）＝［ｘ（ｋ）　ｙ（ｋ）　ｘ（ｋ）　ｙ（ｋ）
　　ｘ̈（ｋ）　ｙ̈（ｋ）］Ｔ

Ｗ（ｋ）＝ ｗ１（ｋ） ｗ２（ｋ[ ]） Ｔ

Ｆ＝

　

１ ０ Ｔ ０ Ｔ２

２
０

０ １ ０ ｓｉｎ（ωＴ）
ω

０ １－ｃｏｓ（ωＴ）
ω２

０ ０ １ ０ Ｔ ０

０ ０ ０ ｃｏｓ（ωＴ） ０ ｓｉｎ（ωＴ）
ω

０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ －ωｓｉｎ（ωＴ） ０ ｃｏｓ（ωＴ



























）

Ｇ ＝

Ｔ３

６
０

０ ωＴ－ｓｉｎ（ωＴ）
ω３

Ｔ２

２
０

０ １－ｃｏｓ（ωＴ）
ω２

Ｔ ０

０ ｓｉｎ（ωＴ）































ω

２　交互式多模型滤波算法

假设机动目标的运动方程由 ｒ个数学模型来
描述，其模型集可以用集合表示为 Ｍ ＝｛ｍ１，
ｍ２，…，ｍｒ｝，描述机动目标运动方程的第 ｊ（ｊ＝１，

２，…，ｒ）个数学模型表示为［６］

Ｘｊ（ｋ＋１）＝Ｆｊ（ｋ）Ｘ（ｋ）＋Ｇｊ（ｋ）Ｗｊ（ｋ）

Ｚｊ（ｋ）＝Ｈｊ（ｋ）Ｘ（ｋ）＋Ｖｊ（ｋ
{

）
（４）

式中：Ｘｊ（ｋ＋１）为第 ｊ个模型的状态向量；Ｆｊ（ｋ）
为第 ｊ个模型的过程矩阵；Ｇｊ（ｋ）为第 ｊ个模型的
过程噪声传递矩阵；Ｚｊ（ｋ）为第 ｊ个模型的观测向
量；Ｈｊ（ｋ）为第 ｊ个模型的观测矩阵；过程噪声
Ｗｊ（ｋ）和观测噪声 Ｖｊ（ｋ）为相互独立的零均值高
斯白噪声序列，协方差矩阵分别为 Ｑｊ和 Ｒｊ。

ＩＭＭ滤波算法主要包括输入交互、并行滤
波、模型概率更新和输出数据融合４个步骤［７］

，如

图１所示。
假设已知 ｋ－１时刻第 ｊ个模型的滤波状态

估计为Ｘ^ｊ（ｋ－１ ｋ－１），估计误差协方差矩阵为
Ｐｊ（ｋ－１ｋ－１），第 ｊ个模型的概率为 μｊ（ｋ－１），

各模型之间的转移概率服从马尔可夫过程
［８］
，其

概率转移矩阵为

Ｐ＝

ｐ１１ ｐ１２ … ｐ１ｒ
ｐ２１ ｐ２２ … ｐ２ｒ
  

ｐｒ１ ｐｒ２ … ｐ















ｒｒ

（５）

式中：ｐｉｊ表示从模型 ｉ到模型 ｊ的转移概率，ｉ，ｊ＝
１，２，…，ｒ。则 ＩＭＭ滤波算法步骤为：

１）输入交互
输入交互概率：

μｉ｜ｊ（ｋ－１ｋ－１）＝
ｐｉｊμｉ（ｋ－１）

ｃｊ
（６）

图 １　ＩＭＭ滤波算法原理框图

Ｆｉｇ．１　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＩＭＭｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

４１４
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式中：珋ｃｊ＝∑
ｉ
ｐｉｊμｉ（ｋ－１）为归一化常数。

初始状态估计：

Ｘ^０ｊ（ｋ－１ｋ－１）＝

　　∑
ｉ
Ｘ^ｉ（ｋ－１ｋ－１）μｉ｜ｊ（ｋ－１ｋ－１） （７）

Ｐ０ｊ（ｋ－１ｋ－１）＝∑
ｉ
｛Ｐｉ（ｋ－１ｋ－１）＋

　　［Ｘ^ｉ（ｋ－１ｋ－１）－Ｘ^０ｊ（ｋ－１ｋ－１）］·

　　［Ｘ^ｉ（ｋ－１ｋ－１）－Ｘ^０ｊ（ｋ－１ｋ－１）］Ｔ｝·

　　μｉ｜ｊ（ｋ－１ｋ－１） （８）

式中：Ｘ^０ｊ（ｋ－１ｋ－１）和 Ｐ０ｊ（ｋ－１ｋ－１）分别为初

始状态值和初始估计误差协方差；Ｘ^ｉ（ｋ－１ｋ－１）

为第 ｉ个模型在 ｋ－１时刻的状态估计。
２）并行滤波
状态预测：

Ｘ^ｊ（ｋｋ－１）＝Ｆｊ（ｋ－１）Ｘ^０ｊ（ｋ－１ｋ－１） （９）
Ｐｊ（ｋｋ－１）＝
　　Ｆｊ（ｋ－１）Ｐ０ｊ（ｋ－１ｋ－１）ＦＴｊ（ｋ－１）＋

　　Ｇｊ（ｋ－１）Ｑｊ（ｋ－１）Ｇ
Ｔ
ｊ（ｋ－１） （１０）

计算残差：

εｊ（ｋ）＝Ｚｊ（ｋ）－ＨｊＸ^ｊ（ｋ－１ｋ－１） （１１）
残差协方差矩阵：

Ｓｊ（ｋ）＝Ｈｊ（ｋ）Ｐｊ（ｋｋ－１）ＨＴｊ（ｋ）＋Ｒｊ（ｋ） （１２）
滤波增益：

Ｋｊ（ｋ）＝Ｐｊ（ｋｋ－１）Ｈｊ（ｋ）Ｓ
－１
ｊ（ｋ） （１３）

状态更新：

Ｘ^ｊ（ｋｋ）＝Ｘ^ｊ（ｋｋ－１）＋Ｋｊ（ｋ）εｊ（ｋ） （１４）
Ｐｊ（ｋｋ）＝［Ｉ－Ｋｊ（ｋ）Ｈｊ（ｋ）］Ｐｊ（ｋｋ－１） （１５）

３）模型概率更新
似然函数：

Λｊ（ｋ）＝

　　 １
２πＳｊ（ｋ槡 ）

ｅｘｐ －１
２ε

Ｔ
ｊ（ｋ）Ｓ

－１
ｊ（ｋ）εｊ（ｋ( )）

（１６）
概率更新：

μｊ（ｋ）＝
１
ｃΛｊ
（ｋ）珋ｃｊ （１７）

式中：ｃ＝∑
ｒ

ｊ＝１
Λｊ（ｋ）珋ｃｊ为归一化常数。

４）输出数据融合

Ｘ^（ｋｋ）＝∑
ｊ
Ｘ^ｊ（ｋｋ）μｊ（ｋ） （１８）

Ｐ（ｋｋ）＝∑
ｊ
｛Ｐｊ（ｋｋ）＋［Ｘ^ｊ（ｋｋ）－

　　 Ｘ^（ｋｋ）］·［Ｘ^ｊ（ｋｋ）－Ｘ^（ｋｋ）］Ｔ｝μｊ（ｋ）

（１９）

式中：Ｘ^（ｋｋ）为 ｋ时刻的状态更新；Ｐ（ｋｋ）为 ｋ
时刻的状态误差协方差更新。

３　改进的交互式多模型滤波算法

由于目标在进行“蛇形”机动时，存在短暂的

匀速运动，引起运动模型频繁切换。在采用 ＩＭＭ
滤波算法对其进行跟踪时，模型概率转移时间延迟

较长，导致了收敛速度慢，滤波精度低，而且估计误

差大，在滤波后期依然存在较大波动。为此，本文

基于传统 ＩＭＭ滤波算法，运用模糊逻辑的设计思
想
［９１０］
来改进模型概率更新模块，提出了 ＦＬＩＭＭ

滤波算法。改进后的更新模块结构如图２所示。
假定目标采用“蛇形”机动与匀速直线运动

相结合的运动方式，设滤波器的输入为 Λ１和 Λ２
（Λ１与 Λ２是各滤波器的输出），匀速直线运动
（设为模型 １）的模型概率 μ^１和“蛇形”机动（设
为模型 ２）的模型概率 μ^２的取值方法同 ＩＭＭ滤
波，模型概率转移矩阵如式（５）所示，则由式（１７）
可以计算出

μ^１（ｋ）＝
Λ１（ｋ）珋ｃ１

Λ１（ｋ）珋ｃ１＋Λ２（ｋ）珋ｃ２

μ^２（ｋ）＝
Λ２（ｋ）珋ｃ２

Λ１（ｋ）珋ｃ１＋Λ２（ｋ）珋ｃ










２

（２０）

式中：珋ｃ１＝ｐ１１μ１（ｋ－１）＋ｐ２１μ２（ｋ－１）；珋ｃ２＝ｐ１２·
μ１（ｋ－１）＋ｐ２２μ２（ｋ－１）。

对模型１进行分析，假定模型概率更新模块获
得的输入变量是Ｉ１和Ｉ２，得出的输出变量是ｕ，令

图 ２　基于模糊逻辑的模型概率更新模块结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｍｏｄｅｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｕｐｄａｔｉｎｇｍｏｄｕｌｅｂａｓｅｄｏｎｆｕｚｚｙｌｏｇｉｃ
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Ｉ１ ＝μ１（ｋ－１）

Ｉ２ ＝μ^１（ｋ）－μ１（ｋ－１）

μ１（ｋ）
{

＝ｕ
　　１）输入变量与输出变量的论域
Ｉ１：［０，１］

Ｉ２：［－１，１］

ｕ：［０，１
{

］

２）输入变量与输出变量的模糊子集
Ｉ１：｛小（Ｓ），中（Ｍ），大（Ｂ）｝

Ｉ２：｛负（Ｎ），零（Ｚ），正（Ｐ）｝

ｕ：｛小（Ｓ），中（Ｍ），大（Ｂ
{

）｝

３）确定隶属度函数［１１］
，如图３～图５所示。

图 ３　Ｉ１的隶属度函数

Ｆｉｇ．３　ＭｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆＩ１

图 ４　Ｉ２的隶属度函数

Ｆｉｇ．４　ＭｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆＩ２

图 ５　ｕ的隶属度函数

Ｆｉｇ．５　Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｕ

总结上述过程，可以发现：如果获取的模型概

率变化是负值，即 Ｉ２为 Ｎ，那么当前模型概率的
取值应该小于前一时刻的模型概率 Ｉ１；如果获取
的模型概率变化是零，即 Ｉ２为 Ｚ，那么当前模型概
率的取值应该等于前一时刻的模型概率 Ｉ１；如果
获取的模型概率变化是正值，即 Ｉ２为 Ｐ，那么当前
模型概率的取值应该大于前一时刻的模型概率

Ｉ１。与之相应的模糊逻辑规则如表 １所示。本文
使用 中 位 数 法 解 模 糊 化，得 出 模 型 的 实 际

概率
［１２１３］

。

表 １　模糊逻辑规则

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｕｌｅｏｆｆｕｚｚｙｌｏｇｉｃ

规 则 号 Ｉ１ Ｉ２ ｕ

１ Ｓ Ｎ Ｓ

２ Ｓ Ｚ Ｓ

３ Ｓ Ｐ Ｍ

４ Ｍ Ｎ Ｓ

５ Ｍ Ｚ Ｍ

６ Ｍ Ｐ Ｂ

７ Ｂ Ｎ Ｍ

８ Ｂ Ｚ Ｂ

９ Ｂ Ｐ Ｂ

４　仿真分析

在导弹飞行实验的背景下，以导弹为机动目

标，采用 ＭＡＴＬＡＢ进行仿真分析。导弹的质心运
动方程

［１４１５］
为

ｖ＝ｇｘ２＋ａｘ２

ｖθ
·

＝ｇｙ２ ＋ａｙ２

－ψ
·

ｖｃｏｓθｖ ＝ｇｚ２ ＋ａｚ２
ｘ＝ｖｃｏｓθｃｏｓψｖ
ｙ＝ｖｓｉｎθ
ｚ＝－ｖｃｏｓθｓｉｎψ

















ｖ

（２１）

式中：机动加速度按正弦规律变化；ｖ为导弹的运
动速率；θ为导弹的弹道倾角；ψｖ为弹道偏角；
ｇｘ２、ｇｙ２、ｇｚ２与 ａｘ２、ａｙ２、ａｚ２分别为重力加速度与导弹
过载在弹道坐标系中３个坐标轴方向的分量。弹
道坐标系的定义如文献［１］所示：
ｇｘ２ ＝－ｇｓｉｎθ

ｇｙ２ ＝－ｇｃｏｓθ

ｇｚ２ ＝０

ａｘ２ ＝０

ａｙ２ ＝－ｇｙ２
ａｚ２ ＝ａ０ｃｏｓ（ωｔ















）

６１４
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目标的初始状态为

［ｖ θ ψｖ ｘ ｙ ｚ］Ｔ＝

［１４５０ｍ／ｓ ０π ６００００ｍ ２０００ｍ５０ｍ］Ｔ

对第１节所述的“蛇形”机动模型进行三维
扩展，离散状态方程如式（３）所示，取 ｗ１（ｋ）、
ｗ２（ｋ）、ｗ３（ｋ）为高斯白噪声，式中各项取值依次为
Ｘ（ｋ）＝［ｘ（ｋ）　ｙ（ｋ）　ｚ（ｋ）　ｘ（ｋ）　ｙ（ｋ）
　　ｚ（ｋ）　ｘ̈（ｋ）　ｙ̈（ｋ）　ｚ̈（ｋ）］Ｔ

Ｗ（ｋ）＝［ｗ１（ｋ）　ｗ２（ｋ）　ｗ３（ｋ）］
Ｔ

Ｆ＝

１００Ｔ０ ０ Ｔ２

２
０ ０

０１００Ｔ ０ ０ Ｔ２

２
０

００１００ ｓｉｎ（ωＴ）
ω

０ ０ １－ｃｏｓ（ωＴ）
ω２

０００１０ ０ Ｔ ０ ０
００００１ ０ ０ Ｔ ０

０００００ ｃｏｓ（ωＴ） ０ ０ ｓｉｎ（ωＴ）
ω

０００００ ０ １ ０ ０
０００００ ０ ０ １ ０
０００００－ωｓｉｎ（ωＴ）０ ０ ｃｏｓ（ωＴ







































）

Ｇ＝

Ｔ３

６
０ ０

０ Ｔ３

６
０

０ ０ ωＴ－ｓｉｎ（ωＴ）
ω３

Ｔ２

２
０ ０

０ Ｔ２

２
０

０ ０ １－ｃｏｓ（ωＴ）
ω２

Ｔ ０ ０
０ Ｔ ０

０ ０ ｓｉｎ（ωＴ）















































ω

设机动目标在飞行过程中有 ２种运动方式，
第０～１５ｓ，沿 ｘ轴负方向进行匀速直线运动，速
度为１４５０ｍ／ｓ；第１６～６０ｓ，在水平面上进行“蛇
形”机动，ｘ和 ｙ方向上的机动加速度是０，目标在
ｚ方向的加速度按余弦规律变化，目标机动加速
度的幅值为 Ａｓ＝２ｇ，机动频率 ω＝０．２π。

针对目标的运动形式，ＩＭＭ滤波算法的模型
集由匀速直线运动模型（模型 １）和“蛇形”机动
模型（模型２）组成，采样周期为 Ｔ＝０．０１５ｓ，采用

球坐标系下的视线角、视距作为观测信息，观测方

程为

Ｚ（ｔ）＝ｈ（Ｘ（ｔ））＋Ｖ（ｔ） （２２）
式中：Ｚ（ｔ）为观测向量；Ｖ（ｔ）为观测噪声；ｈ（·）
为观测函数，取值为

ｈ（Ｘ（ｔ））＝

ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡
２

ａｒｃｔａｎ ｙ
ｘ２＋ｚ槡

２

　ａｒｃｔａｎ－ｚ















ｘ

观测噪声协方差阵为

Ｒ＝ｄｉａｇ｛［１００　１０－６　１０－６］｝
过程噪声协方差矩阵为

Ｑ＝０．１Ｉ３
式中：Ｉ３为３阶单位矩阵。

滤波器的状态估计初始值为

Ｘ^１（０）＝Ｘ^２（０）＝［６００１０　２０１０　６０

　　 －１４４５　５　５　０　０　０］Ｔ

Ｐ１（０）＝Ｐ２（０）＝ｄｉａｇ｛［１００　１００
　　１００　２５　２５　２５　１　１　１］｝

模型之间的转移矩阵为

Ｐ [＝
０．９９９ ０．００１
０．００１ ０． ]９９９
模型概率为

μ１（０）＝０．５

μ２（０）＝０．
{ ５

为了对比分析，分别采用传统的 ＩＭＭ滤波算
法和改进后的 ＦＬＩＭＭ滤波算法对目标进行跟踪，
进行１００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真，图 ６为目标在铅垂
面和水平面内的运动轨迹以及滤波结果。

图 ６　目标的运动轨迹

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｔｉｏｎｔｒａｉｌｏｆｔａｒｇｅｔ
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由于目标在 ｘ和 ｙ方向近似做匀速运动，采
用２种算法的估计效果几乎一致，故对 ｚ方向的
估计误差进行分析，如图 ７～图 ９所示。图 ７为 ｚ
方向位置估计误差 Δｐｚ，前期估计误差一致，当目
标发生“蛇形”机动时，ＦＬＩＭＭ滤波算法最大估计
误差为 －６１ｍ，而 ＩＭＭ滤波算法的最大估计误差
为 －４３ｍ，但是随后 ＦＬＩＭＭ滤波算法的估计误差
迅速收敛，最终两者估计误差在 －１５～２ｍ之间。
图８为 ｚ向速度估计误差 Δｖｚ，最大估计误差均为
－３０ｍ／ｓ左右，而 ＦＬＩＭＭ滤波算法的收敛速度明
显较 ＦＬＩＭＭ 滤波算法快，而且稳定后 ＦＬＩＭＭ
滤波算法的估计误差没有发生突变或跳跃，较

图 ７　ｚ向位置估计误差

Ｆｉｇ．７　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｚａｘｉｓ

图 ８　ｚ向速度估计误差

Ｆｉｇ．８　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｚａｘｉｓ

图 ９　ｚ向加速度估计误差

Ｆｉｇ．９　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎｚａｘｉｓ

ＩＭＭ滤波算法更平稳，ＦＬＩＭＭ滤波算法后期估计
误差大约为 ±０．５ｍ／ｓ，而 ＩＭＭ滤波算法后期估
计误差大约为 －８～２ｍ／ｓ之间。图 ９为 ｚ向加速
度估计误差 Δａｚ，最大估计误差均为 －２０ｍ／ｓ

２
，但

是 ＦＬＩＭＭ滤波算法较 ＩＭＭ滤波算法收敛更快、
更平稳、精度更高，具有更好的滤波效果，ＦＬＩＭＭ
滤波算法后期估计误差大约为 ±０．３ｍ／ｓ２，而
ＩＭＭ滤波算法后期估计误差大约为 －２～４ｍ／ｓ２

之间。

综上所述，当机动目标在０～１５ｓ进行匀速直
线运动时，ＩＭＭ滤波算法与 ＦＬＩＭＭ滤波算法的
估计误差几乎一致，这是因为目标做匀速运动，

ＩＭＭ滤波算法和 ＦＬＩＭＭ滤波算法都能很快调整
模型概率，快速跟踪上目标的运动。当目标在第

１６ｓ进行 “蛇形”机动后，由于其在 ｘ和 ｙ２个方
向依然近似是匀速直线运动，故 ２种算法在这
２个方向的估计误差基本无变化；在 ｚ方向，由于
目标的机动，２种算法均突然产生了较大的跟踪
误差，但是由于 ＦＬＩＭＭ滤波算法能够快速调整模
型概率，估计误差收敛速度明显较 ＩＭＭ滤波算法
要快，而且 ＦＬＩＭＭ滤波算法具有一定的鲁棒稳定
性，获取的估计误差在后期比较稳定，无突然大幅

增加现象，具有比 ＩＭＭ滤波算法更高的估计精
度。总体而言，ＦＬＩＭＭ滤波算法比 ＩＭＭ滤波算
法的滤波效果更好。

５　结　论

本文根据模糊逻辑的思想对 ＩＭＭ滤波算法
的模型概率更新模块进行改进，提出的 ＦＬＩＭＭ滤
波算法有效地缩短了模型概率转移时间，提高了

收敛速度，减小了估计误差，而且滤波过程更加平

稳，对“蛇形”机动的跟踪精度更高，对工程实践

应用具有一定的借鉴价值。但该算法的观测量获

取均是以观测点静止不动为前提的，在实际应用

中，存在从拦截弹上获取弹目相对信息的情况，希

望在今后的学习中能够将其完善。
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高速撞击梯度电势靶板产生等离子体诱发的放电

唐恩凌，刘美，韩雅菲，王睿智，贺丽萍，刘淑华

（沈阳理工大学 装备工程学院，沈阳 １１０１５９）

　　摘　　　要：针对在轨运行航天器在空间等离子体环境和空间带电粒子活动下诱发航天
器表面梯度电势存在的客观现实，航天器在空间碎片的撞击下会诱发表面带电或深层电介质

带电的航天器放电。为了在实验室模拟航天器表面存在电势差的真实情况，采用对航天器外

表面分割的方法，在分割的表面间预留不同间距且在 ２靶板间加装电阻的方法创造具有梯度
电势的高电势２Ａ１２铝板作为靶板。利用自行构建的梯度电势靶板的充放电测试系统、超高
速相机采集系统和二级轻气炮加载系统，开展高速撞击梯度电势 ２Ａ１２铝靶的实验室实验。
实验中，弹丸以入射角度为６０°（弹道与靶板平面的夹角）、撞击速度约为３ｋｍ／ｓ的条件撞击间
距分别为２、３、４和５ｍｍ的２Ａ１２铝高电势靶板，利用电流探针和电压探针采集放电电流和放
电电压。实验结果表明：放电产生的等离子体形成了高电势与低电势靶板间的放电通道，且在

梯度电势靶板间距分别为２、３ｍｍ时诱发了一次放电，放电电流随高低电势靶板间间距的增加
而减小；在梯度电势靶板间距分别为４、５ｍｍ时诱发了二次放电，放电电流随高低电势靶板间
间距的增加变化不明显。

关　键　词：高速撞击；梯度电势靶板；放电电压；放电电流；靶板间距
中图分类号：Ｏ３８３；Ｏ５３１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４２００９

　　随着人类空间活动的日益频繁，人造空间垃
圾快速增加，自然空间环境也在逐步恶化，航天器

的在轨空间环境显著恶化
［１３］
。恶劣的空间环境

将对太阳同步轨道（ＳＳＯ）、极地轨道（ＰＯ）和地球
同步轨道（ＧＥＯ）的航天器造成极大威胁。如果
空间碎片与航天器撞击，在撞击的过程中，航天器

的舱壁内会产生强冲击波，冲击波压缩材料导致

材料内能增加，使空间碎片与航天器的舱壁材料

部分电离并形成等离子体。若超高速撞击具有梯

度电势的航天器，其表面产生的等离子体进入航

天器的内部，会对航天器内部的集成电路产生干

扰甚至毁伤，进而引发故障
［４］
。由于空间环境中

９９％以上的物质都是以等离子体形式存在［５］
，这

种空间环境会诱发航天器带电，使电荷在航天器

表面以及内部产生累积效应
［６１０］
，进入航天器材

料中不同深度处的电荷所形成的电子和离子层可

在航天器内保留数周甚至数月
［１１１２］

。空间碎片

碰撞航天器所产生的穿孔会在航天器材料内部产

生电离路径，当等离子体侵入航天器材料内部时，

会沿着电离路径诱发航天器内部集成电路的状态

发生改变，对航天器构成严重威胁，甚至导致航天

器失踪
［１３１４］

。２０世纪末英国研究人员在研究可
能会触发放电的空间环境因素中，利用等离子体

加速器对碎片碰撞过程进行了碰撞诱发放电的初

Administrator
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　第 ３期 唐恩凌，等：高速撞击梯度电势靶板产生等离子体诱发的放电

步尝试并证实了该机制的存在。中国某 ＧＥＯ轨
道卫星的计算机由于表面放电引起了多次复位，

分析表明即使按照最恶劣的空间等离子体环境考

虑也只能产生几百伏的电位差，本身不足以引起

放电，但是撞击产生的等离子体诱发的高电压会

达到数千伏，可能是导致航天器出现表面放电的

重要诱因，该机制诱发的放电对在轨航天器的威

胁巨大。为了增加在轨航天器的可靠性，正确理

解空间碎片撞击梯度电势航天器产生的等离子体

及其诱发放电的放电特性，进行高速撞击梯度电

势靶板产生等离子体诱发的放电特性研究更显重

要。Ｆｕｋｕｓｈｉｇｅ等在日本九州工业大学航天器程
实验中心开展了 ＬＹ１１铝弹丸超高速撞击太阳能
电池阵产生静电放电的实验研究

［１６１９］
。实验中，

模拟航天器的在轨工作条件，进行了超高速撞击

产生等离子体的特征参量诊断和静电放电的实验

测量，证实了超高速撞击太阳能电池阵产生等离

子体放电现象的可探测性，并获取了初步实验数

据。在静电放电测试系统研究中，Ｔｏｙｏｄａ等［１９］
通

过长期的艰难探索，认为选择电源的关键是固有

电容和响应时间。Ａｋａｈｏｓｈｉ等［１７］
进行了 ＬＹ１１铝

弹丸超高速撞击太阳能电池阵产生放电的实验室

实验，得出弹丸在穿透太阳能电池阵衬板的过程

中产生的离子流电荷量与弹丸撞击速度的平方成

正比；并通过大量的实验，给出了产生持续静电

放电的条件，即太阳能电池阵的输入功率高于

１１０Ｗ。笔者［２０２２］
开展了超高速碰撞供电太阳能

电池阵产生等离子体诱发的放电效应研究，得到

了放电特性与碰撞参数的关系。高速撞击梯度电

势靶板产生等离子体诱发的放电会对航天器构成

更严重的威胁，但对此研究仍然较少，主要原因在

于甄别撞击诱发故障和地面模拟撞击诱发放电的

实验难度极大。目前国内外鲜有关于高速撞击梯

度电势靶板产生等离子体诱发放电研究方面的相

关报道。为了模拟航天器外表面具有梯度电势的

特征，在实验室中利用对靶板分割的方法，使分割

靶板具有梯度电势，采用二级轻气炮加载系统和

相关测试系统开展了相近撞击速度、相同弹丸入射

角度、各分割靶板间不同间距条件下高速碰撞梯度

电势靶板产生等离子体诱发静电放电的实验研究，

实验揭示了分割靶板间间距对放电特性的影响。

１　实　验
１．１　实验装置

实验系统由弹丸、靶板、弹丸发射系统、支撑

连接系统、绝缘系统和测速系统组成（见图 １）。
测试系统由对靶板的充放电测试系统及超高速相

机采集系统组成。实验在沈阳理工大学强动载研

究中心的二级轻气炮上完成，该二级轻气炮能

将直径为４．８ｍｍ的球形铝弹丸加速到７ｋｍ／ｓ，靶

图 １　实验系统

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

室内的抽真空能力可达１０Ｐａ。
１．２　实验基本参数

弹丸为直径 ４．８ｍｍ的 ７０７５实心铝球，该铝
球在发射管内被加速，在膨胀室内飞行一段距离

后与弹托分离；弹丸的入射角度为 ６０°。高电势
与低电势靶板均为 １２０ｍｍ×１２０ｍｍ×２０ｍｍ的
２Ａ１２铝分割靶板，用于模拟航天器表面存在的梯

度电势，弹丸撞击高电势靶板。实验基本参数如

表１所示。
实验中，绝缘系统对实验的成败具有决定性

意义，靶板及其垫板均采用耐压 ５０００Ｖ的绝缘
纸绝缘，靶架上所有的外露金属均采用绝缘纸

绝缘，避免为放电产生的电弧提供电荷泄漏的

通道。

１２４
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表 １　实验基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

实验

编号

撞击速度／
（ｋｍ·ｓ－１）

电势靶板

间距／ｍｍ
电压探针

编号

靶板的稳恒

电压／Ｖ
电流探针

编号

电路中的稳恒

电流／Ａ
靶室内真空

压力／Ｐａ

Ｎｏ．１ ３．０８ ２ ＶＰ１ ２９８．０
ＣＰ１ ３．６４
ＣＰ２ ３．０１
ＣＰ３ ２．９８

４０

Ｎｏ．２ ３．０５ ３ ＶＰ１ ２９７．５
ＣＰ１ ３．５７
ＣＰ２ ２．９４
ＣＰ３ ３．０２

４０

Ｎｏ．３ ３．０５ ４ ＶＰ１ ２９８．２
ＣＰ１ ３．４６
ＣＰ２ ２．９４
ＣＰ３ ３．１０

３９

Ｎｏ．４ ２．９８ ５ ＶＰ１ ２９７．４
ＣＰ１ ３．５８
ＣＰ２ ３．０２
ＣＰ３ ２．９１

３８

２　测试系统
测试系统由对靶板的充放电测试系统及超高

速相机采集系统组成。

２．１　供电及放电测试系统
图２为供电电路系统及放电测试系统。实现

分割靶板具有梯度电势的供电系统由分割靶板和

电阻组成；放电测试系统由恒压源、电阻、电压探

针、电流探针、二极管及示波器组成。电压探针用

于采集放电测试系统中的放电电压，电流探针

ＣＰ１用于采集放电中干路的放电电流，电流探针
ＣＰ２用于采集放电中靶板支路的放电电流，电流
探针 ＣＰ３用于采集流过电阻 Ｒ１的放电电流，采
集的放电电压、放电电流数据经示波器存储、记

录。实验中，恒压源采用台湾生产的艾德克斯

直流电源（ＩＴＥＣＨ），工作电压为０～３００Ｖ。电路中

的电阻 Ｒ１＝１００Ω、Ｒ２＝１００Ω和 Ｒ３＝２０００Ω。
实验前，将恒压源的电压调至 ３００Ｖ，利用直

流电流测试仪（ＵＴ２１１Ｂ）测量干路和各支路的稳
恒电流。电压探针型号为 ＴＭＤＰ０２００，带宽可达
２００ＭＨｚ；电流探针的型号为 Ｐ６０２１Ａ，带宽可达
６０ＭＨｚ，电流探针是利用感应原理测量电路中电
流的变化，对于稳态电流没有输出。待二级轻气

炮发射系统准备完毕，将恒压源的电压调至

３００Ｖ，此时高电势靶板与低电势靶板的电位差之
比为２１∶１，此时高低电势靶板的外表面均带有正
电荷。当高速飞行的 ２Ａ１２铝弹丸撞击到高电势
靶板时，撞击点瞬间产生了高浓度的等离子体。

实验中，示波器采集系统与超高速相机采用同一

触发系统，保证各系统同步联动，触发系统与弹丸

着靶点的距离为３５５ｍｍ，结合弹丸的撞击速度可
知测试系统由触发到着靶的时间约为１０９μｓ。

图 ２　供电及放电测试系统

Ｆｉｇ．２　Ｐｏｗｅｒｓｕｐｐｌｙａｎｄｄｉｓｃｈａｒｇｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

２．２　超高速相机采集系统
实验使用的超高速相机采集系统购自德国

ＰＣＯ公司，型号为 ＨＳＦＣＰＲＯ，该采集系统由超高
速相机、工控机和背景光源组成。实验中，将超高

速相机安装在靶室的一侧窗口并对准靶板区域进

行照片采集，通过数字图像捕捉技术将目标信号

转换成图像信号，同时传输给专用的图像处理系

统进行处理。相机和背景光源分别置于靶室两

侧，调整相机或背景光源的高度使相机和背景光

源的镜头分别透过靶室观察窗口正对靶板安装位

２２４
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置，使用相机镜头焦距来调整预览画面清晰度。

再结合弹丸撞击速度、辅助触发到着靶点间的距

离和对应条件下放电照片的演化时间，调整相机

开始捕捉时刻、采集时间间隔和曝光时间。当弹

丸穿透辅助触发薄膜时，辅助触发电路导通输出

电信号触发超高速相机采集系统开始捕捉碰撞过

程的图像。相机可在 Ｗｉｎｄｏｗｓ环境下控制，使用
自带的 Ｃａｍｗａｒｅ软件，可以实时显示于数字显示
屏上，背景光源在相机采集影像的瞬时发光，为超

高速相机采集图像的区域提供适量的光强以使采

集到的图像更清晰。

３　实验结果与分析

３．１　放电电流和放电电压
图３～图６为 Ｎｏ．１～Ｎｏ．４实验放电电压和

放电电流波形图。

由图３（ａ）、（ｂ）和图４（ａ）、（ｂ）可以看出，电
流探针 ＣＰ１与 ＣＰ２的波形基本相同，说明放电过
程中 Ｒ１所在的支路几乎没有电流流过，由流过电
阻 Ｒ１的电流 ＣＰ３很弱的特点恰好证实了 Ｒ１对
放电测试系统的影响微弱。该物理现象的出现可

微观描述为：当弹丸与靶板作用瞬间，等离子体产

生，由于等离子体中电子的运动速度远大于离子

的运动速度，等离子体中的电子首先与高电势靶

板表面的部分正电荷中和，使高电势靶板的电势

降低；与此同时，高低电势靶板间由于电势差的存

在而产生了电场，电场力会吸引大量电子或离子

奔向高低电势靶板间，导致离子和电子在高低电

势靶板间导通，电阻 Ｒ３被瞬间短路，形成放电路
径，很快高低电势靶板变成了等势体，此时的等势

体是处于高电势还是低电势呢？结合图３（ｄ）和
图４（ｄ）可知，等势体尽最大能力维持高电势，然
而，此时低电势靶板的电位又不能满足形成等势

体的电量要求，因此，瞬间电源的负电荷迅速上行

来维持高低电势的靶板以高电势的状态处于平

衡，此过程经历约２５０μｓ，此时高低电势靶板间出
现了强放电电流，带电粒子还会在建立的电场中

受到电场力的作用做往复运动。此外，由于该物

理过程中高低电势靶板的间距相对较小，相伴而

生的磁场作用表现不明显。等离子体的存在使带

电靶板支路的电荷损失较大，恒压源对电路电势

的补偿主要作用于该支路，因此，流过电阻 Ｒ１支
路的电势相对稳定，只是使该支路出现了小幅度

的振荡电流，其表现形式如图 ３（ｃ）和图 ４（ｃ）所
示。图７为高低电势靶板间建立的电场示意图。

图 ３　Ｎｏ．１实验中的放电电压和放电电流

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｃｈａｒｇｅｖｏｌｔａｇｅａｎｄｄｉｓｃｈａｒｇｅ

ｃｕｒｒｅｎｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔＮｏ．１

　　基于前文分析，结合图 ５（ｄ）和图 ６（ｄ）可知，
等势体尽最大能力维持高电势。然而，此时低电势

靶板的电位又不能满足形成等势体的电量要求。

因此，瞬间恒压源的负电荷迅速上行去维持高低

３２４
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图 ４　Ｎｏ．２实验中的放电电压和放电电流

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｃｈａｒｇｅｖｏｌｔａｇｅａｎｄｄｉｓｃｈａｒｇｅ

ｃｕｒｒｅｎｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔＮｏ．２

电势的靶板以高电势的状态处于平衡，此过程经

历约７８０μｓ，此时高低电势靶板间出现了强放电
电流，带电粒子还会在建立的电场中受到电场

力的作用周而复始地做往复运动。等离子体的存

图 ５　Ｎｏ．３实验中的放电电压和放电电流

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｃｈａｒｇｅｖｏｌｔａｇｅａｎｄｄｉｓｃｈａｒｇｅ

ｃｕｒｒｅｎｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔＮｏ．３

在使带电靶板支路的电荷损失较大，恒压源对电

路电势的补偿作用更多地施加于该支路，流过电

阻 Ｒ１支路的电势相对稳定，只是使该支路出现了
小幅度的振荡电流，其表现形式如图 ５（ｃ）和
图６（ｃ）所示。此外，由于该物理过程中高低电势
靶板的间距比 Ｎｏ．１实验和 Ｎｏ．２实验大，相伴而
生的磁场作用表现较为明显，带电粒子在磁场中

还受到洛伦兹力的作用，导致高低电势靶板间

出现了更为复杂的放电通道，多通道的出现是使

４２４
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图 ６　Ｎｏ．４实验中的放电电压和放电电流

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｃｈａｒｇｅｖｏｌｔａｇｅａｎｄｄｉｓｃｈａｒｇｅ

ｃｕｒｒｅｎｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔＮｏ．４

图 ７　高低电势靶板间建立的电场示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｅｌｄｂｅｔｗｅｅｎ

ｈｉｇｈｐｏｔｅｎｔｉａｌａｎｄｌｏｗｐｏｔｅｎｔｉａｌｔａｒｇｅｔ

该高低电势靶板出现二次放电的源泉。图８为高
低电势靶板间建立的电磁场示意图。

图９为放电电流随高低电势靶板间间距的变
化关系。由图 ５～图 ９可以看出，在撞击速度约
为３ｋｍ／ｓ、弹丸入射角度为 ６０°时放电产生的等
离子体形成了高电势与低电势靶板间的放电通

道，且在梯度电势靶板间距分别为２、３ｍｍ时诱发
了一次放电，放电电流随高低电势靶板间间距的

增加而减小；在同样碰撞参数条件下，梯度电势靶

板间距分别为４、５ｍｍ时诱发了二次放电，放电电
流随高低电势靶板间间距的增加变化不明显。

图 ８　高低电势靶板间建立的电磁场示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ

ｂｅｔｗｅｅｎｈｉｇｈｐｏｔｅｎｔｉａｌａｎｄｌｏｗｐｏｔｅｎｔｉａｌｔａｒｇｅｔ

图 ９　放电电流随高低电势靶板间距的变化关系

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｕｒｒｅｎｔｗｉｔｈｄｉｓｔａｎｃｅ

ｂｅｔｗｅｅｎｈｉｇｈｐｏｔｅｎｔｉａｌａｎｄｌｏｗｐｏｔｅｎｔｉａｌｔａｒｇｅｔ

３．２　实验放电照片
图１０为典型实验条件下超高速相机采集的

不同时刻的放电照片。实验中，触发到着靶点的

距离均为３３３ｍｍ。
由 Ｎｏ．１、Ｎｏ．２和 Ｎｏ．３实验中不同时刻采集

的实验照片可以看出，由于高速碰撞产生的等离

子体与放电等离子体的耦合作用，超高速相机采

集到的实验照片出现火光的持续时间更长，亮度

更高。而且在实验过程结束时肉眼依然能看到光

亮的带电粒子在建立的电磁场间往返运动。

图１１为 Ｎｏ．２实验放电过程的视频截图，由
图中可以看出，超高速碰撞梯度电势靶板产生等

离子体诱发的放电过程可分为３个阶段。第１阶
段为超高速碰撞过程中产生的等离子体；第 ２阶
段为碰撞产生等离子体与放电产生等离子体的

５２４
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图 １０　典型实验条件下超高速相机采集的不同时刻的放电照片

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｃｈａｒｇｅｐｈｏｔｏｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓａｃｑｕｉｒｅｄｂｙｕｌｔｒａｈｉｇｈｓｐｅｅｄｃａｍｅｒａｕｎｄｅｒｔｙｐｉｃａｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

耦合等离子体；第３阶段为放电诱发的等离子体。
第１阶段对应图 １１（ａ）、（ｂ），该阶段持续的时间
较短而且膨胀速度相对较低；第 ２阶段对应于
图１１（ｃ）、（ｄ），放电蒸气云持续膨胀，颜色由黄

变蓝，膨胀持续时间较第１阶段更长；第３阶段对
应于图１１（ｅ）～（ｈ），而且火球经历着由膨胀到
消失的过程，该阶段火球为由放电等离子体所决定

的完全蓝光，放电持续时间明显长于第１、２阶段。
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　第 ３期 唐恩凌，等：高速撞击梯度电势靶板产生等离子体诱发的放电

图 １１　Ｎｏ．２实验放电在不同时刻的视频截图

Ｆｉｇ．１１　ＤｉｓｃｈａｒｇｅｖｉｄｅｏｓｃｒｅｅｎｓｈｏｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔＮｏ．２

４　结　论

为了在实验室模拟航天器表面存在梯度电势

的真实情况，采用对航天器外表面分割的方法，在

分割的表面间预留不同间距且在２靶板间加装电
阻的方法创造具有梯度电势的高电势表面作为靶

板。利用自行建立的对靶板的充放电测试系统、

超高速相机采集系统和二级轻气炮加载系统，开

展高速撞击梯度电势 ２Ａ１２铝靶的实验室实验。
在撞击速度约为 ３ｋｍ／ｓ、弹丸入射角度为 ６０°时
得出如下结论：

１）放电产生的等离子体形成了高电势与低
电势靶板间的放电通道，且在梯度电势靶板间距

分别为２、３ｍｍ时诱发了一次放电，放电电流随高
低电势靶板间间距的增加而减小。

２）在梯度电势靶板间距分别为４、５ｍｍ时诱
发了二次放电，放电电流随高低电势靶板间间距

的增加变化不明显。
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多外力柔性微动机构输出位移求解方法

宫金良，贾国朋，张彦斐

（山东理工大学 机械工程学院，淄博 ２５５０４９）

　　摘　　　要：对于单个外力作用下的微动机构，柔度描述了外力与其输出位移之间的关
系，是影响微动机构动态性能和精度的重要性能指标。对于多个外力作用下的情况，与之相对

应的是微动机构输出位移与其多外力间的关系式。为求解该关系式，采用了柔度矩阵和刚体

运动规律相结合的方法。首先，对整体进行单元划分，并求解结构中各柔性单元的端点位移与

端点力之间的关系式；然后，根据各单元间的结构关系求解各不同单元端点力或端点位移间的

叠加和协调关系式；最后，综合所有求得的关系式整理出输出位移与外力之间的关系式。运用

该方法求解了一种微动夹持器的工作端位移，并与有限元分析软件的计算结果进行了对比。

研究结果表明：该方法具有普遍适用性以及可靠的精度，能够用于一般微动机构的性能分析与

优化。应用 ＭＡＴＬＡＢ软件对求得的关系式进行分析，获得了结构参数优化所需的理论依据。
关　键　词：柔性微动机构；输出位移；柔度矩阵；微动夹持器；有限元分析
中图分类号：ＴＨ１１２．５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４２９０８

　　柔性微动机构是一种依靠结构的弹性变形来
传递确定的力和运动的机构

［１２］
。因为应用柔性

结构代替了传统的运动副，所以避免了传统运动

副存在的间隙、摩擦和装配等缺点，具有高精度、

高寿命和可微型化等优点。柔性微动机构在众多

领域都有重要应用，例如精密仪器、微加工、微装

配、纳米技术、生物工程和航空航天等领域
［３５］
，

其性能直接影响到这些领域的发展。

刚度是评价柔性微动机构的重要性能指标之

一，不仅影响到机构的定位精度以及动态性能，还

是其他性能指标求解的基础。目前刚度有多种求

解方法
［６７］
，应用较普遍的有伪刚体模型法、有限

元方法、刚度矩阵法和柔度矩阵法。其中伪刚体

模型法
［８９］
是将柔性结构简化为刚体机构，并结

合能量原理来求解刚度，该方法思路简单，但精度

不高。有限元方法
［１０１１］

是一种精确较高的数值

解法，应用软件能够求解任意复杂结构的刚度，但

不能得到相应的解析解。刚度矩阵法
［１２］
和柔度

矩阵法
［１３１４］

是２种比较相近的方法，应用已知单
元的刚度或柔度来组装求解整体的刚度或柔度，

精度较高，并具有较规范的求解过程。上述方法

一般应用于求解柔性结构中单个输入外力与单个

输出位移之间的关系，即柔度或刚度，但在实际情

况中，有时需要求解柔性结构在多个外部载荷作

用下，其输出位移与这些输入外力之间的关系。

对于多输入柔性微动机构的输出位移，本文

将柔度矩阵法与刚体上力或位移的规律相结合，

并通过叠加和协调原理来求解。应用该方法求解

结构对称型微动夹持器输出位移与驱动力和夹持

力间的关系式，并将求解结果与有限元分析结果

进行比对，结果表明该方法具有足够的精度，能够

用于多外力微动机构的结构分析与优化。应用

ＭＡＴＬＡＢ软件对该结构进行基于所求关系式的参
数分析，并得到机构参数设计时所需的理论依据。

Administrator
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１　多外力下输出位移求解原理

１．１　柔性单元末端力与末端位移的关系
矩形杆单元 ｉ的几何参数及相应坐标系如

图１所示，设末端在 ｘｙ平面内外力 Ｆｉ作用下的
位移为 Ｕｉ，可得
Ｕｉ＝ＣｉＦｉ （１）
式中：Ｃｉ为矩形杆单元的柔度矩阵。
　　若将其视为悬臂梁，则根据材料力学基本原
理可求得 Ｃｉ为

Ｃｉ＝

ｌ
Ｅｂｈ

０ ０

０ ４ｌ３

Ｅｈｂ３
６ｌ２

Ｅｈｂ３

０ ６ｌ２

Ｅｈｂ３
１２ｌ
Ｅｈｂ















３

（２）

式中：Ｅ为材料的弹性模量；ｂ、ｈ和 ｌ为矩形杆的
几何参数。

柔性铰链单元 ｊ几何参数及相应坐标系如
图２所示，设末端在 ｘｊｙｊ平面内外力 Ｆｊ作用下的
位移为 Ｕｊ，同样可得形如式（１）的公式，对应的矩
阵 Ｃｊ可从文献［１５］中获得。

图 １　矩形杆单元

Ｆｉｇ．１　Ｓｑｕａｒｅｂａｒｅｌｅｍｅｎｔ

图 ２　柔性铰链单元

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｌｉａｎｔｈｉｎｇｅｅｌｅｍｅｎｔ

１．２　刚体单元上力与位移的关系
在三维坐标系中，施加于刚体上点 ｋ处的外

力可表示为向量 Ｆｋ＝［Ｆｘ，Ｆｙ，Ｆｚ，Ｍｘ，Ｍｙ，Ｍｚ］
Ｔ
，

Ｆｘ，Ｆｙ和 Ｆｚ为沿坐标轴方向的力，Ｍｘ，Ｍｙ和 Ｍｚ
为绕坐标轴的力矩。为得到刚体的力平衡方程，

需要将作用在不同点处的外力平移到同一点处，

设作用在刚体上 Ａ点处的外力向量为 ＦＡ，将其平

移到 Ｂ点时表示为 ＦＢ，由 Ａ点到 Ｂ点的力平移转

换矩阵表示为 ＶＡＢ，若已知 Ａ点坐标为（ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ），

Ｂ点坐标为（ｘＢ，ｙＢ，ｚＢ），则由力平移定理可得

ＦＢ＝ＶＡＢＦＡ （３）
式中：

ＶＡＢ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０
０ ｚＢ－ｚＡ ｙＡ－ｙＢ １ ０ ０

ｚＡ－ｚＢ ０ ｘＢ－ｘＡ ０ １ ０
ｙＢ－ｙＡ ｘＡ－ｘＢ

















０ ０ ０ １

在三维坐标系中，可用向量 Ｕｎ＝［ｄｘ，ｄｙ，ｄｚ，

θｘ，θｙ，θｚ］
Ｔ
来描述刚体的位移，其中 ｄｘ、ｄｙ和 ｄｚ

为刚体上点 ｎ沿坐标轴的线位移，θｘ、θｙ和 θｚ为
刚体绕点 ｎ处坐标系各轴的角位移。刚体运动在
不同点处的表示不同，设某刚体上的 Ａ点和Ｂ点，
且 Ａ点到 Ｂ点的位移转换矩阵为 ＰＡＢ，该刚体位
移在 Ａ点处的表示为 ＵＡ，在 Ｂ点的表示为 ＵＢ，则
根据刚体平面运动规律可得

ＵＢ＝ＰＡＢＵＡ （４）
式中：

ＰＡＢ＝

１ ０ ０ ０ ｚＢ －ｚＡ ｙＡ －ｙＢ
０ １ ０ ｚＡ －ｚＢ ０ ｘＢ －ｘＡ
０ ０ １ ｙＢ －ｙＡ ｘＡ －ｘＢ ０
０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０

















０ ０ ０ ０ ０ １

对于外力向量或位移向量，在不同的坐标系

中会有不同的表现形式，需要应用坐标变换矩阵

进行转化，对于外力和位移，坐标变换矩阵是相同

的。设向量在三维坐标系 Ｏｉ中表示为 ＦＯｉ，当坐
标系 Ｏ２绕坐标系 Ｏ１的 ｍ轴转动 θ角度时，相应

的坐标变换矩阵为Ｒｍ（θ），则有

ＦＯ２ ＝Ｒｍ（θ）ＦＯ１ （５）
式中：

Ｒｍ（θ）＝
Ｒｍ（θ） ０

０ Ｒｍ（θ[ ]）　　ｍ＝ｘ，ｙ，ｚ
其中：

Ｒｘ（θ）＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓθ ｓｉｎθ
０ －ｓｉｎθ ｃｏｓ







θ

Ｒｙ（θ）＝
ｃｏｓθ ０ －ｓｉｎθ
０ １ ０
ｓｉｎθ ０ ｃｏｓ







θ

Ｒｚ（θ）＝
ｃｏｓθ ｓｉｎθ ０
－ｓｉｎθ ｃｏｓθ ０

























０ ０ １
１．３　整体结构上力与位移的关系

从位移角度分析，通过对整体结构的划分，可

根据结构的串并联关系得到整体位移与各部分位

移之间的关系，即叠加关系或协调关系，若拆分部

分不是末端柔度已知的单元，则继续拆分。如此

循环，直到拆分部分全为末端柔度已知的单元。

０３４
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从力角度分析，在上述拆分的过程中同样会得到

整体外力与其拆分部分外力之间的关系，即力平

衡关系。综合上述关系，便可通过已知单元末端

柔度建立整体结构上力与位移的关系。

当整体结构由各单元串联组成时，整体位移

等于各单元对整体位移贡献量之和，即叠加关系。

每个单元对整体位移的贡献量为假设该单元单独

变形，其他单元为刚体时，对应产生的整体位移。

例如，某平面型支链由３个杆单元串联而成，即整
体位移与各单元位移为叠加关系，如图３所示，各
单元在其单元坐标系 Ｏｍ 中的单元柔度分别为
Ｃ１、Ｃ２和 Ｃ３，文献［１６］给出了在整体坐标系 ３中
该支链末端刚度 Ｃ的求解公式为
Ｃ＝Ｔ１ Ｃ１＋Ｔ２ Ｃ２＋Ｃ３ （６）

式中：运算符定义为 ＴｉＣｉ＝ＴｉＣｉＴ
－１
ｉ （ｉ＝１，

２），Ｔｉ＝Ｒｉ（θ）Ｐｉ３，Ｒｉ（θ）为由局部坐标系 Ｏｉ到整
体坐标系 Ｏ３的坐标变换矩阵，Ｐｉ３为在坐标系 Ｏｉ
中由点 Ｏｉ到点 Ｏ３的位移转换矩阵。

图 ３　三连杆串联支链

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｒｉａｌｃｈａｉｎｏｆｔｈｒｅｅｂａｒｓ

当整体可以看作各单元并联组成时，整体位移

与各单元位移为协调关系，可假设相交部分为刚性

单元来求解协调关系式，并联立相交单元上的力平

衡关系式来求解整体上的力与位移的关系式。

２　微动夹持器的输出位移求解

２．１　微动夹持器结构模型
本文提出了一种微动夹持器如图 ４所示，该

结构由两侧对称放置的压电陶瓷提供动力，并通

过弹性移动副和连接梁传递到左右 ２个夹持手，
实现夹持动作。

２．２　参数模型和力学模型
微动夹持器的参数模型如图 ５所示，在实际

应用中，该夹持器不仅需要完成夹持动作，还需要

提供特定的夹持力，以便完成特定的夹持任务。

首先对整体结构进行单元划分，各单元分别

编号为１～９，单元之间的连接点及输入输出点分
别用字母 Ａ～Ｌ来表示。为简化计算，现将单元 ３
和７视为刚体。定义外力 Ｆ１为单元３的外力，外
力 Ｆ２为单元 ７的外力，微动夹持器力学模型如
图６所示。为了得到完成夹持动作并提供特定夹

图 ４　微动夹持器结构模型

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍｏｄｅｌｏｆｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｇｒｉｐｐｅｒ

图 ５　微动夹持器参数模型

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄｍｏｄｅｌｏｆｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｇｒｉｐｐｅｒ

图 ６　微动夹持器力学模型

Ｆｉｇ．６　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｇｒｉｐｐｅｒ

持力时所需要的驱动力，需要建立外力 Ｆ１、Ｆ２和
Ｉ点位移 ＵＩ的关系式。
２．３　位移求解

由分析可得，ＵＩ是刚性单元 ７在 Ｉ点的位

移，单元 ７的位移是单元 ６和 ８末端位移在该处
的协调，单元 ８末端位移又是单元 ８和 ９的位移
叠加，单元 ６末端位移是单元 ３、４、５和 ６的位移
叠加，刚体单元 ３的位移又是单元 １和 ２末端位
移在该处的协调，而实际求解则需倒序进行。

１３４
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规定在坐标系 Ｏｋ中，单元 ｉ对单元 ｊ的作用

力在 ｖ点处的向量表示为ｋＦｉｊｖ，单元 ｉ在点 ｊ处的

位移向量表示为
ｋＵｉｊ，由点 ｉ到点 ｊ的力平移转换

矩阵为 Ｖｋｉｊ，由点 ｉ到点 ｊ的位移转换矩阵为 Ｐ
ｋ
ｉｊ。

Ｒｉｊ为坐标系 Ｏｉ到坐标系 Ｏｊ的坐标变换矩阵，Ｃｉ
表示单元 ｉ在其单元坐标系中的柔度矩阵。
２．３．１　单元３的位移求解

建立如图７所示坐标系，并将单元 ３视为刚
体。根据矩形杆的柔度计算式（１）可得单元 １和
２的位移
１Ｕ１Ｂ＝Ｃ１（

１Ｆ３１Ｂ）
２Ｕ２Ｃ＝Ｃ２（

２Ｆ３２Ｃ{ ）

（７）

图 ７　单元 ３结构

Ｆｉｇ．７　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＥｌｅｍｅｎｔ３

由刚体单元３上位移或力的关系式可得
３Ｕ３Ｅ＝Ｐ

１
ＢＥ（

１Ｕ３Ｂ）
３Ｕ３Ｅ＝Ｒ２３（Ｐ

２
ＣＥ）（

２Ｕ３Ｃ
{

）
（８）

３Ｆ１３Ｅ ＝－Ｖ
１
ＢＥ（

１Ｆ３１Ｂ）
３Ｆ２３Ｅ ＝－Ｒ２３（Ｖ

２
ＣＥ）（

２Ｆ３２Ｃ
{

）
（９）

３Ｆ１３Ｅ ＋
３Ｆ２３Ｅ ＋

３Ｆ４３Ｅ ＋
３Ｆ１＝０ （１０）

式中：
３Ｆ１为外力 Ｆ１在坐标系 Ｏ３中的向量表示。
将式（７）～式（９）代入式（１０）整理可得

３Ｕ３Ｅ＝Ｃ１２（
３Ｆ４３Ｅ ＋

３Ｆ１） （１１）
式中：

Ｃ１２＝｛Ｖ
１
ＢＥ（Ｃ１）

－１
（Ｐ１ＢＥ）

－１＋

　　Ｒ２３（Ｖ
２
ＣＥ）（Ｃ２）

－１
［Ｒ２３（Ｐ

２
ＣＥ）］

－１
｝
－１

２．３．２　单元６末端的位移求解
建立如图 ８所示坐标系，首先求解当单元 ３

刚性化时，由柔性单元 ４、５和 ６引起的单元 ６的
末端柔度，根据单元４、５和６间的串联关系可得
Ｃ４５６＝Ｔ４ Ｃ４＋Ｔ５ Ｃ５＋Ｃ６ （１２）

式中：Ｔ４＝Ｒ４６Ｐ
４
ＦＨ；Ｔ５＝Ｒ５６Ｐ

５
ＧＨ。

单元６末端的实际位移由 ２部分叠加而成，
即单元４、５和 ６对其贡献量和单元 ３对其贡献
量，则有
６Ｕ６Ｈ＝Ｃ４５６（

６Ｆ７６Ｈ）＋
６Ｕ３Ｈ （１３）

视单元４、５和６为刚体时可得
６Ｕ３Ｈ＝Ｒ３６Ｐ

３
ＥＨ（

３Ｕ３Ｅ） （１４）

图 ８　单元 ６结构

Ｆｉｇ．８　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＥｌｅｍｅｎｔ６

６Ｆ７６Ｈ ＋
６Ｆ３４Ｈ ＝０

６Ｆ３４Ｈ ＝Ｒ３６Ｖ
３
ＥＨ（

３Ｆ３４Ｅ
{

）
（１５）

将式（１４）和式（１５）代入式（１３）整理可得
６Ｕ６Ｈ＝Ｃ４５６（

６Ｆ７６Ｈ）＋Ｒ３６Ｐ
３
ＥＨＣ１２·

　　［（Ｒ３６Ｖ
３
ＥＨ）

－１
（
６Ｆ７６Ｈ）＋

３Ｆ１］ （１６）
２．３．３　单元７的位移求解

首先求解单元 ８和 ９串联支链末端柔度，建
立如图 ９所示坐标系，根据单元 ８和 ９的串联关
系可得
８Ｕ８Ｊ＝Ｃ８９（

８Ｆ７８Ｊ） （１７）

式中：Ｃ８９＝Ｃ８＋（Ｒ９８Ｐ
９
ＫＪ）Ｃ９。

建立如图１０所示坐标系，为简化计算，视单
元７为刚体，根据单元７的外力平衡可得
７Ｆ６７Ｉ ＋

７Ｆ８７Ｉ ＋
７Ｆ２＝０ （１８）

式中：
７Ｆ２为外力 Ｆ２在坐标系 Ｏ７中的向量表示。
根据单元７上力和位移的关系可得

７Ｕ７Ｉ＝Ｒ６７Ｐ
６
ＨＩ（

６Ｕ７Ｈ）
７Ｕ７Ｉ＝Ｒ８７Ｐ

８
ＪＩ（

８Ｕ８Ｊ
{

）
（１９）

７Ｆ６７Ｉ ＝Ｒ６７Ｖ
６
ＨＩ（

６Ｆ６７Ｈ）
７Ｆ８７Ｉ ＝Ｒ８７Ｖ

８
ＪＩ（

８Ｆ８７Ｊ
{

）
（２０）

联立式（１１）、式（１６）～式（２０），整理可得单元７
上Ｉ点位移７Ｕ７Ｉ与输入力

３Ｆ１和
７Ｆ２间的关系为

图 ９　单元 ８和单元 ９的串联支链结构

Ｆｉｇ．９　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｅｒｉｅｓｃｈａｉｎｏｆＥｌｅｍｅｎｔ８ａｎｄ９

２３４
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图 １０　单元 ７结构

Ｆｉｇ．１０　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＥｌｅｍｅｎｔ７
７Ｕ７Ｉ ＝（ＣＡ）

－１ＣＢ（
３Ｆ１）＋（ＣＡ）

－１
（
７Ｆ２） （２１）

式中：

ＣＡ＝Ｒ６７Ｖ
６
ＨＩ［Ｃ４５６＋Ｒ３６Ｐ

３
ＥＨＣ１２（Ｒ３６Ｖ

３
ＥＨ）

－１
］
－１
·

　　（Ｒ６７Ｐ
６
ＨＩ）

－１＋Ｒ８７Ｖ
８
ＪＩ（Ｃ８９）

－１
（Ｒ８７Ｐ

８
ＪＩ）

－１

ＣＢ＝Ｒ６７Ｖ
６
ＨＩ［Ｃ４５６＋Ｒ３６Ｐ

３
ＥＨＣ１２（Ｒ３６Ｖ

３
ＥＨ）

－１
］
－１
·

　　Ｒ３６Ｐ
３
ＥＨＣ













１２

３　有限元方法验证
为了验证理论分析的准确性，现将理论值与

有限元分析结果进行比对。设定几何参数为：

ｌ１＝２４ｍｍ，ｌ２＝７ｍｍ，ｄ１＝１ｍｍ，ｄ２＝１．５ｍｍ，ｌ３＝
６２ｍｍ，ｌ４＝５４ｍｍ，ｄ４＝ｄ６＝１１ｍｍ，ｒ１＝ｒ２＝ｒ３＝
５ｍｍ，α＝π／３ｒａｄ，ｄ３＝ｄ５＝ｄ７＝１１ｍｍ，厚度 ｂ＝
１５ｍｍ。利用软件ＡＮＳＹＳ１５．０对该模型进行有限

元分析，首先将三维模型导入到软件中，选取实体

单元 Ｓｏｌｉｄ１８６，设定材料为 ６０Ｓｉ２Ｍｎ，即设定材料
弹性模量 Ｅ为２０６ＧＰａ，泊松比 μ为０．２７，剪切模
量 Ｇ为７９ＧＰａ，进行网格划分如图１１所示。约束
固定平台，在 Ｃ处施加驱动力 Ｆ１，在 Ｌ处施加夹
持力 Ｆ２，提取 Ｌ处的位移。

图 １１　微动夹持器有限元网格划分模型

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｓｈｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆ

ｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｇｒｉｐｐｅｒ

Ｆ２选取 ０～２０Ｎ内的 ５组值，Ｆ１选取 １０～
５０Ｎ内的５组值，两者相互组合得到 ２５组输入数
对，对其进行理论计算与有限元分析，对比结果如

表１所示。
表１中 ｕＩｘ和 ｕＩｙ分别表示单元 ７上的 Ｉ点在

坐标系 Ｏ７中沿 ｘ轴和 ｙ轴的位移量，数据分析表

表 １　位移 ｕＩｘ和 ｕＩｙ的理论值与有限元分析值结果对比

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｕＩｘａｎｄｕＩｙｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｆｉｎｉｔｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ

外　力 位 移 ｕＩｙ 位 移 ｕＩｘ

Ｆ２／Ｎ Ｆ１／Ｎ 理论值／μｍ 有限元分析值／μｍ 相对误差／％ 理论值／μｍ 有限元分析值／μｍ 相对误差／％

０

１０ －１．３１ －１．４２ ７．７ －０．１２２ －０．１３２ ７．６
２０ －２．６２ －２．８４ ７．７ －０．２４５ －０．２６５ ７．５
３０ －３．９３ －４．２７ ７．９ －０．３６７ －０．３９７ ７．６
４０ －５．２４ －５．６９ ７．９ －０．４９０ －０．５３０ ７．５
５０ －６．５６ －７．１２ ７．８ －０．６１２ －０．６６３ ７．７

５

１０ 　　０．０２０９ 　　０．０４７８ ５６ 　 　　０．００３７５ 　　０．００７４５ ４９　
２０ －１．２９ －１．３７ ５．８ －０．１１９ －０．１２５ ４．８
３０ －２．６０ －２．８０ ７．１ －０．２４１ －０．２５８ ６．５
４０ －３．９１ －４．２２ ７．３ －０．３６４ －０．３９０ ６．６
５０ －５．２２ －５．６５ ７．６ －０．４８６ －０．５２３ ７．１

１０

１０ 　１．３４ 　１．４６ ８．２ 　０．１３２ 　０．１４２ ７．０
２０ 　　０．０４１７ 　　０．０９５６ ５６ 　 　　０．００７５１ 　 ０．０１４９ ４９　
３０ －１．２７ －１．３３ ４．５ －０．１１５ －０．１１８ ２．５
４０ －２．５８ －２．７５ ６．２ －０．２３７ －０．２５０ ５．２
５０ －３．８９ －４．１７ ６．７ －０．３６０ －０．３８２ ５．７

１５

１０ 　２．６８ 　２．９２ ８．２ 　０．２５６ 　０．２８１ ８．８
２０ 　１．３７ 　１．５０ ８．６ 　０．１３４ 　０．１４６ ８．２
３０ 　　０．０６２６ 　 ０．１４３ ５６ 　 　－０．０１１３ 　－０．０２２３ ４９　
４０ －１．２５ －１．２８ ２．３ －０．１１１ －０．１１０ １．０
５０ －２．５６ －２．７０ ５．２ －０．２３４ －０．２４２ ３．３

２０

１０ 　４．０２ 　４．３８ ８．２ 　０．３８２ 　０．４１８ ８．６
２０ 　２．７１ 　２．９７ ８．７ 　０．２６０ 　０．２８４ ８．４
３０ 　１．４０ 　１．５３ ８．４ 　０．１４１ 　０．１５４ ８．４
４０ 　　０．０８３５ 　 ０．１９１ ５６ 　 　０．０１５ 　　０．０２９８ ４９　
５０ －１．２３ －１．２４ ０．８ －０．１０７ －０．１０３ ３．９

３３４
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明理论值与有限元分析值的相对误差多数在９％以
内，而每５组中存在１组相对误差较大，这些误差较
大的数据均发生在所求位移很小的时候，即Ｆ１和Ｆ２
对输出位移的作用效应相当之时两者产生的位移几

乎完全抵消。当 Ｆ１作用效应相对 Ｆ２较大时，对比
值误差相对较小，如图１２和图１３所示。

理论与有限元分析所求得的 ｕＩｘ和 ｕＩｙ位移云
图均为平面，当一个输入力为定值时，另一输入力

与输出位移之间均为近似线性关系。对于 ｕＩｘ和
ｕＩｙ而言，相应的理论值与有限元分析结果基本一
致，考虑到有两者之间的差别，其原因可能有以下

几个方面：①在理论计算中，由于对单元 ３和 ７
进行了刚化处理，忽略了其本身的实际变形。②应

图 １２　ｕＩｘ的理论值与有限元分析值

Ｆｉｇ．１２　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｆｉｎｉｔ

ｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｕＩｘ

图 １３　ｕＩｙ的理论值与有限元分析值

Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｆｉｎｉｔｅｌｅｍｅｎｔ

ａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｕＩｙ

用的柔性单元关系式要求端面均布受力，忽略了

实际中单元端面受力不均匀的现象，这种界面的

微观受力情况有待进一步研究。③位移计算中应
用了叠加原理，忽略了叠加对象相互间的影响。

４　基于解析式的参数分析
在第２节中，获得了单元７上 Ｉ点位移７Ｕ７Ｉ与

输入力
３Ｆ１和

７Ｆ２间的解析表达式（２１），为通过
参数优化设计提高柔性夹持器性能提供了依据。

式（２１）涉及到２个外力，可以通过建立两者之间
的线性关系，得到只与结构参数有关的因变量，即

外力与输出位移之间的柔度。

现将夹持力 Ｆ２设定为驱动力 Ｆ１的 ０、０．１、
０．２、０．３、０．４、０．５和 ０．６倍大小的 ７种情况，且
每种情况下都存在输出位移 ｕＩｘ与外力 Ｆ１之间的
柔度系数 ｃＩｘ和输出位移 ｕＩｙ与外力 Ｆ１之间的柔度
系数 ｃＩｙ。结构参数 α代表着连接梁的倾斜程度，
对微动夹持器的驱动力与输出位移之间的关系具

有重要影响。以 α为参数自变量，则可得 α与的
ｃＩｘ之间的关系如图１４所示，α与 ｃＩｙ之间的关系如
图１５所示。

图 １４　参数 α与柔度系数 ｃＩｘ的关系曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒαａｎｄ

ｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃＩｘ

图 １５　参数 α与柔度系数 ｃＩｙ的关系曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒαａｎｄ

ｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃＩｙ

４３４
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　第 ３期 宫金良，等：多外力柔性微动机构输出位移求解方法

从图１４和图１５中可以看出，在０、０．１和０．２
倍的情况下柔度系数 ｃＩｘ和 ｃＩｙ在 α的整个取值范
围上均为负值，在 ０．３和 ０．４倍情况下柔度系数
ｃＩｘ和 ｃＩｙ在 α小于１．３ｒａｄ的取值上为负值，在 ０．６
及以上倍数的情况下柔度系数 ｃＩｘ和 ｃＩｙ在 α的绝大
部分取值上均为正值，由于柔度取正值时不能完成

正常的夹持动作，因此在仅改变 α值的情况下，该
夹持手最多可以提供０．５倍驱动力大小的夹持力。

单元７上 Ｉ点沿 ｙ向位移为夹持器的主运动
方向，因此从图 １５中可以看出，若要获得较大的
夹持范围，即柔度较大，在 ０和 ０．１倍情况下，在
满足其他条件的情况下应使 α尽可能取大值；在
０．２倍的情况，应使 α取值在 １．３ｒａｄ左右；对于
０．４和０．５倍的情况，应使α取值在０．８ｒａｄ左右。

５　结　论

１）本文结合柔度矩阵法和刚体受力与移动
规律得到了求解多外力作用下柔性机构输出位移

解析解的方法，从而满足了实际情况中多外力作

用情况的工程需要。该方法具有普遍适用性，能

为一般柔性机构的性能分析和进一步的参数优化

提供方法支持。

２）运用该方法求解了两外力下的微动夹持
器的输出位移，并与有限元方法的计算结果进行

了对比。结果表明该方法具有可靠的精度及规范

的求解过程。给出了机构参数 α与柔度的解析
表达式，根据关系曲线对结构参数 α的选择做了
定性分析，表明了该方法在参数优化方面的实际

应用价值。
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ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＤｅｓｉｇｎ，１９９４，１１６（３）：７７０７７６．

［１０］李育文，张华，杨建新，等．６ＵＰＳ并联机床静刚度的有限元

分析和实验 研 究 ［Ｊ］．中 国 机 械 工 程，２００４，１５（２）：

１１２１１５．

ＬＩＹＷ，ＺＨＡＮＧＨ，ＹＡＮＧＪＸ，ｅｔａｌ．Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｆｏｒｔｈｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆａ６ＵＰＳｐａｒａｌｌｅｌｋｉ

ｎｅｍａｔｉｃｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００４，１５

（２）：１１２１１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］栾玉亮，荣伟彬，孙立宁．基于有限元方法的３ＰＰＳＲ大长径

比柔性并联机器人刚度模型分析［Ｊ］．机器人，２０１４，３６

（６）：７３０７３６．

ＬＵＡＮＹＬ，ＲＯＮＧＷ Ｂ，ＳＵＮＬＮ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍｏｄｅｌ

ｏｆ３ＰＰＳＲｆｌｅｘｉｂｌｅｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔｗｉｔｈｈｉｇｈａｓｐｅｃｔｂａｓｅｄｏｎｆｉ

ｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ，２０１４，３６（６）：７３０７３６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］于靖军，毕树生，宗光华．空间全柔性机构位置分析的刚度

矩阵法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００２，２８（３）：３２３

３２６．

ＹＵＪＪ，ＢＩＳＳ，ＺＯＮＧＧＨ．Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍａｔｒｉｘｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｉｓ

ｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｕｌｌｓｐａｔｉａｌｃｏｍｐｌｉａｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２００２，２８（３）：３２３３２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］张德福，赵磊．基于柔度矩阵法的整体式 ＸＹ光学微调整机

构研究［Ｊ］．仪器仪表学报，２０１４，３５（２）：２６９２７５．

ＺＨＡＮＧＤＦ，ＺＨＡＯＬ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｆｍｏｎｏｌｉｔｈｉｃＸＹｍｉｃｒｏａｄ

ｊｕｓｔｍｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｍａｔｒｉｘ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ，２０１４，３５（２）：２６９２７５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］于靖军，毕树生，宗光华，等．３自由度柔性微机器人的静刚

度分析［Ｊ］．机械工程学报，２００２，３８（４）：７１０．

ＹＵＪＪ，ＢＩＳＳ，ＺＯＮＧＧＨ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｔｈｅｓｔａｔｉｃｓｔｉｆｆ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

ｎｅｓｓｏｆａ３ＤＯＦｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｌｉａｎｔｍｉｃｒｏｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００２，３８（４）：７１０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］吴鹰飞，周兆英．柔性铰链的设计计算［Ｊ］．工程力学，２００２，

１９（６）：１３６１４０．

ＷＵＹＦ，ＺＨＯＵＺＹ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｆｌｅｘｕｒｅｈｉｎｇｅｓ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２００２，１９（６）：１３６１４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ ＫＯＳＥＫＩＹ，ＴＡＮＩＫＡＷＡＴ，ＫＯＹＡＣＨＩＮ，ｅｔａｌ．Ｋｉｎｅｍａｔｉｃ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌ３ｄｏｆｍｉｃｒｏｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

ｕｓｉｎｇｔｈｅｍａｔｒｉｘｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｄＲｏｂｏｔｉｃｓ，２００２，１６

（３）：２５１２６４．

　作者简介：

　宫金良　男，博士，副教授。主要研究方向：并联机器人分析与

设计理论。

贾国朋　男，硕士研究生。主要研究方向：微动机构的性能分

析与结构优化。

张彦斐　女，博士，副教授。主要研究方向：并联机器人分析与

设计理论。

Ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｏｕｔｐｕｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓｏｌｖｉｎｇｏｆｃｏｍｐｌｉａｎｔｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｍｕｌｔｉｉｎｐｕｔｆｏｒｃｅｓ
ＧＯＮＧＪｉｎｌｉａｎｇ，ＪＩＡＧｕｏｐｅｎｇ，ＺＨＡＮＧＹａｎｆｅｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｈａｎｄｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｚｉｂｏ２５５０４９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｔｈｅｃｏｍｐｌｉａｎｔｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｏｎｅｉｎｐｕｔｆｏｒｃｅ，ｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｄｅｓｃｒｉｂｅｓｔｈｅｒｅ
ｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｏｕｔｐｕｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｉｎｐｕｔｆｏｒｃｅ，ａｎｄｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｆｏｒｔｈｅｄｙｎａｍｉｃ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ．Ｆｏｒｔｈｅｏｎｅｗｉｔｈｍａｎｙｉｎｐｕｔｆｏｒｃｅｓ，ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｏｕｔ
ｐｕｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｉｎｐｕｔｆｏｒｃｅｓｈａｓｔｈｅｓａｍｅｒｏｌｅｗｉｔｈｔｈｅｃｏｍｐｌｉａｎｃｅ．Ｆｏｒｏｂｔａｉｎｉｎｇｔｈｉｓｅｑｕａｔｉｏｎ，ｔｈｅ
ｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈｃｏｍｂｉｎｅｄｔｈｅｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｍａｔｒｉｘｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅｍｏｔｉｏｎｒａｗｏｆｒｉｇｉｄｂｏｄｙｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，
ｔｈｅｗｈｏｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｓｄｉｖｉｄｅｄｔｏｅｌｅｍｅｎｔｓ，ａｎｄｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｆｏｒｃｅｏｆｅｌｅ
ｍｅｎｔｅｎｄｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｓｕｐｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｏｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｒｅｌａｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎａｂｏｕｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓｏｒ
ｆｏｒｃｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｌｅｍｅｎｔｅｎｄｓｗａｓｓｏｌｖｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｉｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌａｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｒｅｌａ
ｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｕｔｐｕｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｔｈｅｉｎｐｕｔｆｏｒｃｅｓｗａｓｗｏｒｋｅｄｏｕｔｂｙｓｙｎｔｈｅｓｉｚｉｎｇａｌｌｔｈｅｓｏｌｖｅｄｅｑｕａ
ｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｏｕｔｐｕｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆａｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｇｒｉｐｐｅｒｗａｓｗｏｒｋｅｄｏｕｔｂｙｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄａｎｄｃｏｎｔｒａｓｔｅｄｗｉｔｈ
ｔｈｅｏｎｅｆｒｏｍｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｈａｓｔｈｅｅｎｏｕｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｎｄａ
ｇｏｏｄａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｔｈｅｏｒｙｓｕｇｇｅｓｔｉｏｎ
ａｂｏｕｔｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｅｑｕａｔｉｏｎｂｙｕｓｉｎｇＭＡＴＬＡＢｓｏｆｔｗａｒｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｌｉａｎｔｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ；ｏｕｔｐｕｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ；ｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｍａｔｒｉｘ；ｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎ
ｇｒｉｐｐｅｒ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５２６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６３０１０：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６３０．１０００．０１２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３０３００６）；ｔｈｅＲｅｓｅａｒｃｈＡｗａｒｄＦｕｎｄｆｏｒＯｕｔｓｔａｎｄｉｎｇＹｏｕｎｇＳｃｈｏｌａｒｓｏｆ

ＳｈａｎｄｏｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＢＳ２０１２ＺＺ００９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：８８６５９２５８＠ｑｑ．ｃｏｍ
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Ｍａｒｃｈ　２０１８
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基于故障行为的惯导产品贮存寿命试验设计

许丹，林坤松，陈云霞

（北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院 可靠性与环境工程技术重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：以典型惯导产品加速度计贮存寿命评估为例，提出了一种基于故障行为模
型的加速退化试验设计方法，解决了缺乏预试验数据情况下试验应力水平设计的问题。在通

过对产品特性和主机理分析基础上，确定表征产品贮存寿命特征参数及试验应力，构建了考虑

材料等分散性的加速度计故障行为模型，用以描述参数加速时变规律的特性。在试验应力最

高水平确定的情况下，基于给定置信度和故障行为模型，以高应力水平下退化量的置信下限与

低应力水平下退化量的置信上限不交叉为原则，采用基于仿真的加速退化试验设计方法，优化

确定低应力和中间应力水平，从而设计给出试验剖面，并给出了加速退化试验方案优选流程，

最终从备选方案集中确定加速度计试验最优方案。通过实际案例分析，验证了该方法的有

效性。

关　键　词：故障行为模型；惯导产品；试验设计；优选方案；加速度计
中图分类号：Ｖ２４１．４；ＴＢ１１４．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４３７０７

　　惯导产品（如加速度计、陀螺等）广泛应用于
导弹、卫星、火箭等飞行器中，其精度高低和性能

优劣对于保障飞行器姿态是否稳定和目标是否准

确起着非常重要的作用。由于材料、工艺、制造等

因素，惯导产品在受到时间和外界环境的作用影

响下，发生内应力释放、蠕变、退磁等变化，导致其

关键参数（如加速度计零偏、标度因数）产生漂

移，造成在使用过程中普遍存在长期重复性差、使

用维护复杂等问题，难以满足整个惯导系统的精

度及稳定性要求。惯导产品受使用情况决定，贮

存寿命是一个重要指标，其长短会影响武器系统

的使用维护性及效能的发挥。因此，如何在短时

间内获得惯性产品贮存寿命，为惯导系统的维护

标定提供依据是亟待解决的问题。

加速退化试验（ＡＤＴ）由于不需观测到产品
实际失效发生，只需要获取产品在高应力水平下

的性能退化数据，通过向正常应力水平下的外推

进行寿命评估，使得加速试验技术的应用和高可

靠长寿命产品寿命评估得到了长足的发展和广泛

应用。加速试验方案优化设计的研究可追溯到

２０世纪６０年代。现有加速退化试验设计方法主
要有基于解析的加速退化试验设计方法和基于仿

真的加速退化试验设计方法。基于解析的加速退

化试验设计方法发展较早，也更为成熟。Ｙｕ研究
了在一定试验费用约束下，以产品 ｐ分位寿命的
均方差最小为目标的加速退化试验方案优化设计

问题
［１］
。在此基础上，Ｙｕ进一步考虑了产品的退

化速率服从逆 Ｗｅｉｂｕｌｌ分布情况下的优化设计问
题

［２］
。Ｗｅａｖｅｒ和 Ｍｅｅｋｅｒ采用大样本近似方法基

于随机效应线性退化模型研究了单应力加速退化

试验设计和评估问题
［３］
。Ｈｕ等研究了基于 Ｗｉｅ

ｎｅｒ过程的步进加速退化试验方案设计，并证明
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了多水平步进加速退化试验在一定的准则和约束

下会退化为一个恒定应力加速试验
［４］
。Ｗａｎｇ等

研究了退化模型为逆高斯过程的试验方案设计问

题，得到了在费用约束下的最小 ｐ分位寿命渐进
方差的优化设计方案，并验证该方法的稳健

性
［５］
。Ｔｓａｉ和 Ｌｉｎｇ等考虑了退化过程中的单调

性，采用 Ｇａｍｍａ过程对产品的退化行为进行建
模，同样以费用为约束，以平均故障前时间（ＭＴ
ＴＦ）的最小渐进方差为目标进行优化设计，并进
行了敏感性分析

［６７］
。而 Ｓｈｉ和 Ｍｅｅｋｅｒ则先后用

非贝叶斯和贝叶斯方法研究了破坏性加速退化试

验方案的优化设计问题
［８９］
。

基于解析的加速退化试验设计方法虽然能够

准确得到试验的最优设计方案，然而对于某些复

杂的试验情形则难以得到解析解。随着计算机的

计算能力不断提高，基于仿真的加速退化试验设

计方法越来越被科学家和工程人员所接受和广泛

运用。Ｌｉ和 Ｋｅｃｅｃｉｏｇｌｕ以 ＬＥＤ为对象，考虑应力
水平设置因素，给出了基于仿真的加速退化试验

设计方法
［１０］
。Ｎａｓｉｒ和 Ｐａｎ利用仿真方法基于

Ｈｅｌｌｉｎｇｅｒ距离和 ＤＩＣ准则考虑加速试验设计中的
模型鉴别问题

［１１］
。Ｗａｎｇ等利用基于仿真的试验

设计方法优化了多应力加载条件下的各应力水平

的样本数，测量频率及试验终止时间
［１２］
。上述加

速退化试验设计方法的研究主要基于统计和优化

方法，如 果 能 够 利 用 产 品 的 故 障 行 为 模 型

（ＦＢＭ），融合物理和其他试验信息，将能快速给
出一种试验应力水平设计方法，并且根据文献调

研目前还鲜有针对惯导产品的加速退化试验设计

方法相关研究。

本文以典型惯导产品加速度计为例，在通过

对产品特性和主机理分析基础上，确定表征产品

寿命特征参数及试验应力。根据仿真计算、强化

试验分析结果以及工程经验，确定各试验应力极

限，从而确定试验应力的最高水平和最低水平。

根据考虑分散性的故障行为模型，给定置信度下，

高应力水平下的置信下限与低应力水平下的置信

上限不交叉的原则，在最高应力水平和最低应力

水平之间，确定中间应力水平，从而给出了基于故

障行为模型的加速度计加速退化试验设计方法。

１　加速度计故障行为模型
石英挠性加速度计是一种机械摆式加速度

计，由表头本体和伺服放大电路两部分组成，表头

主要由软磁体、磁钢、摆片、力矩器线圈等构成，表

头结构见图１。

图 １　石英挠性加速度计表头结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｑｕａｒｔｚｆｌｅｘｉｂｌｅａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｈｅａｄｅｒ

故障行为即产品或单元在不同的环境条件和

输入条件下，随时间表现出来的，可从外部探知的

非正常状态。故障行为模型是描述多种机理作用

下产品故障规律的模型，可以用状态变化模型或

失效时间模型来表示
［１３］
。

在贮存过程中，由于石英挠性加速度计内的

石英摆片、环氧树脂胶等材料均耐潮，并且考虑实

际贮存剖面为不通电的密封恒温环境（－５～
４０℃的室温条件），因此，仅考虑贮存过程中的温
度因素对加速度计参数的影响，而不再考虑湿度、

磁场和电应力等。标度因数是加速度计的重要参

数。通过主机理分析可以得知标度因数变化主要

由于温度作用下磁钢退磁
［１４］
。加速度计标度因

数主要呈现退化状态，由此描述标度因数随时间

和应力变化规律的故障行为模型如下
［１５］
：

ΔＫ１
Ｋ１
＝－
ΔＢｍ
Ｂｍ
＝－ΔＢｒ

ΔＢｒ＝０．２３１ｅｘｐ －
２４１５１
８．３１４

·
１( )Ｔ ｌｎｔ

ΔＫ１
Ｋ( )
１

′＝－
ΔＫ１
Ｋ１
×１０











 ６

（１）

即

ΔＫ１
Ｋ( )
１

′＝２．３１×１０５ｅｘｐ －２４１５１
８．３１４

·
１( )Ｔ ｌｎｔ （２）

式中：ΔＢｍ 和 Ｂｍ 分别为最大磁感应强度变化量
和最大磁感应强度；ΔＢｒ为剩余磁感应强度变化
量；Ｋ１为标度因数；ΔＫ１为 ｔ时刻标度因数与 ｔ＝０
时刻标度因数之差；ｔ为时间，ｈ；Ｔ为绝对温度，Ｋ。

考虑模型参数的分散性，根据式（２），建立标
度因数加速退化的随机模型为

ΔＫ１
Ｋ( )
１

′＝Ａｅｘｐ －Ｂ( )Ｔ ｌｎｔ＋ε
Ａ～Ｎ（μＡ，σ

２
Ａ）

Ｂ～Ｎ（μＢ，σ
２
Ｂ）

ε～Ｎ（０，σ２ε）
Ａ，Ｂ，ε　 相互独立
ｔ≥















１ｈ

（３）

８３４
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式中：μＡ＝２．３１×１０
５
；μＢ＝

２４１５１
８．３１４

；σＡ和 σＢ可根

据磁钢试验曲线模型参数的分散性确定，这里假

设参数 Ａ和 Ｂ的变异系数分别为 ０．０５和 ０．０１，
即 σＡ＝０．０５μＡ，σＢ＝０．０１μＢ；根据加速度计标度
因数测试误差的随机散布特性（可通过实测数据

统计得到），确定 σε＝５×１０
－６
。

２　基于故障行为模型的加速退化试
验设计方法

　　基于故障行为模型的加速退化试验设计方法
针对缺乏预试验数据的情况下粗略给出试验应力

水平问题，利用故障行为模型可描述参数加速时

变规律的特性，根据考虑分散性的故障行为模型，

给定置信度下，以高应力水平下的置信下限与低

应力水平下的置信上限不交叉为原则，设计给出

试验剖面应力水平。

２．１　含置信度的故障行为模型包络
首先确定应力水平极限条件。根据加速度计

强化试验分析结果以及工程经验，确定了温度极

限，高温环境下加速度计加速退化机理不变的温

度上限为９０℃。
在确定工作极限条件后，根据考虑分散性的

标度因数加速退化模型，即式（３），采用一阶泰勒

展开可以近似得到 ｔ时刻
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
的方差：

σ２Ｋ１＝Ｄ
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′＝σ２Ａ ｅｘｐ －
μＢ( )Ｔ ｌｎ( )ｔ

２

＋

　　σ２Ｂ
１
ＴμＡ
ｅｘｐ －

μＢ( )Ｔ ｌｎ( )ｔ
２

＋σ２ε ＝

　　 σ２Ａ ＋
１
Ｔ２
μ２Ａσ

２( )Ｂ ｅｘｐ －
μＢ( )Ｔ ｌｎ( )ｔ

２

＋σ２ε （４）

假设
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
服从正态分布，则 ｔ时刻置信度

为 γ＝１－α的
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
的单侧置信上限和下限分

别为

ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｕ

′＝μＡｅｘｐ －
μＢ( )Ｔ ｌｎｔ＋ｕασＫ１ （５）

ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｌ

′＝μＡｅｘｐ －
μＢ( )Ｔ ｌｎｔ－ｕασＫ１ （６）

[　　
ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｌ

′
，
ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｕ

]′ 为 ｔ时刻置信度为（１＋

γ）／２的
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
的置信区间上下限。ｕα为标准正

态分布的 α分位数；σＫ１为 ｔ时刻
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
的标准差。

根据考虑分散性的故障行为模型式（５），图 ２
给出了２５、６０和９０℃下１０年内的标度因数退化
置信曲线（γ＝９０％），可以看出 ３个应力水平下
的置信曲线没有交叉。

图 ２　含置信度的标度因数退化曲线（γ＝９０％）

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｗｉｔｈ

ｃｏｎｆｉｄｅｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ（γ＝９０％）

２．２　试验应力水平设计方法
本试验采用基于仿真的加速退化试验方法。

在试验样本量、检测时间间隔以及最高应力水平

给定的情况下，主要对低应力和中间应力 ２个水
平进行优化。优化时考虑的约束为根据考虑分散

性的故障行为模型，给定置信度下，高应力水平下

退化量的置信下限与低应力水平下退化量的置信

上限不交叉的原则，在最高应力水平和最低应力

水平之间，确定中间应力水平。其具体过程如

图３所示。
步骤１　根据式（３）生成进行Ｎ次仿真，按退

图 ３　Ｔ２可选范围确认流程示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｐｔｉｏｎａｌｒａｎｇｅ

ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒＴ２

９３４
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化量由小到大对 Ｎ次仿 真 进 行 排 序，得 到
ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｌ（１）

′
＜
ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｌ（２）

′
＜… ＜

ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｌ（Ｎ）

′
，则

ΔＫ１
Ｋ( )
１ Ｌ（０．０５Ｎ）

′
为其在 ９０％置信度下的双侧置信

下限。

步骤２　由图 ２可知，其置信下限曲线为一
条光滑曲线，将其近似看成某一温度下的退化轨

迹，由式（３）反推得到近似等效温度 Ｔ′１。
步骤３　令 Ｔ２＝Ｔ′１－１，在 Ｔ２温度下进行 Ｎ

次仿真，得到退化量在 ９０％置信度下的双侧置信
上限。

步骤４　若在任一时刻 Ｔ′１的置信下限均大于
Ｔ２的置信上限，则 Ｔ２此时的值为 Ｔ２可选温度范
围的上限值；若不成立，则令 Ｔ２＝Ｔ２－１，重复步
骤４，直至满足条件跳出循环为止。

同理可以获得 Ｔ２可选温度的下限值和 Ｔ３可
选温度的上限值。为了保证一定的加速效果，Ｔ３
可选温度的下限值已经确定为３０℃。
２．３　确定试验最优方案

确定 Ｔ２和 Ｔ３的可选温度范围并进一步确定

备选方案后，需要对备选方案进行优选，其流程如

图４所示，Ｔｉ为第 ｉ应力水平的温度。
步骤１　在进行优化设计前，首先确定备选

方案集、优化目标函数、故障行为模型（即加速退

化模型）和仿真规模 Ωｄ。
步骤２　根据故障行为模型和备选方案 ｄｌ，

仿真得到该方案中的各加速应力下 Ωｄ条标度因
数的退化曲线。

步骤３　利用加速度计标度因数的加速退化
模型对仿真得到的退化曲线进行拟合，得到备选方

案ｄｌ下各加速应力下的伪寿命分布及其参数估计。
步骤４　从步骤３中的各加速应力下的伪寿

命分布中分别抽取一组伪寿命，构成备选方案 ｄｌ
下一组加速应力下伪寿命仿真数据。

步骤５　利用加速模型对步骤 ４中的伪寿命
仿真数据进行拟合，并外推得到正常温度下可靠

寿命估计。

步骤 ６　重复步骤 ４和步骤 ５直至完成 Ωｄ
次仿真。

步骤７　对备选方案 ｄｌ下的 Ωｄ个正常温度
下的寿命估计值计算目标函数值。

步骤８　重复步骤２至步骤 ７直至完成所有
仿真计算。

步骤９　对所有备选方案的目标函数值进行
排序，确定其中的最优试验方案。

图 ４　加速度计标度因数加速退化试验方案优选流程

Ｆｉｇ．４　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓｃａｌｅ

ｆａｃｔｏｒａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｔｅｓｔｓｃｈｅｍｅ

３　案例分析

根据图３所阐述的方法和流程进行仿真，得
到 Ｔ２可选温度的上限值为 ７５．８５℃、下限值为
４３．８５℃，Ｔ３可选温度的上限值为 ６１．８５℃。其
中，Ｔ２为可选温度的上限值和 Ｔ３为可选温度的
上限值时，其退化轨迹如图５所示。

根据上述仿真结果得到的温度选择范围，结

合工程实践中所需考虑的温度梯度问题，确定备

选方案的应力设置如表１所示，１个 Ｔ２和 Ｔ３构成
一组备选方案。

以备选方案１“Ｔ２＝７５℃，Ｔ３＝６０℃”为例，分
别生成３个应力水平下的 ２００００条退化轨迹，通
过非线性拟合得到每条退化轨迹的参数估计值，

再分别外推得到每个样本的伪寿命值。在得到的

试验温度 Ｔｉ下的 Ωｙ个伪寿命估计的基础上，进

０４４
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行伪寿命分布的估计，确定伪寿命的分布类型和

分布参数。根据图 ６显示的概率分布可以看出，
对数正态分布可以有效拟合伪寿命数据。

鉴于伪寿命可用对数正态分布近似描述，那

么正常贮存温度下的对数寿命服从正态分布，此

时的寿命点估计值同时是样本的中位数，能有效

反应群体的平均寿命情况。因此选择正常贮存温

度下寿命的对数方差作为优化目标函数比较合

适。根据式（３），伪寿命加速模型为

ｌｎｔ＝ ΔＫ１
Ｋ( )
１

′

ｆ

Ａ－１ｅｘｐ Ｂ( )Ｔ ＝Ａ′ｅｘｐ Ｂ( )Ｔ （７）

式中：Ａ′＝
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
ｆ

Ａ－１；
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
ｆ

为
ΔＫ１
Ｋ( )
１

′
的

图 ５　Ｔ２，Ｔ３温度可选范围上限时的标度因数退化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｕｎｄｅｒｏｐｔｉｏｎａｌ

ｒａｎｇｅｕｐｐｅｒｌｉｍｉｔｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＴ２，Ｔ３

表 １　备选方案 Ｔ２，Ｔ３温度设置

Ｔａｂｌｅ１　ＯｐｔｉｏｎａｌｐｌａｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｅｔｔｉｎｇｏｆＴ２，Ｔ３
℃

Ｔ２ Ｔ３
７５ ６０，５５，５０，４５，４０，３５，３０
７０ ５５，５０，４５，４０，３５，３０
６５ ５０，４５，４０，３５，３０
６０ ４５，４０，３５，３０
５５ ４０，３５，３０
５０ ３５，３０
４５ ３０

图 ６　９０℃伪寿命对数正态分布概率图

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｇｒａｐｈｏｆｌｏｇｎｏｒｍａｌ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｓｅｕｄｏｌｉｆｅａｔ９０℃

失效阈值的绝对值。对多应力水平伪寿命数据

（Ｔｉ，ｌｎｔｉｊ），ｌｎｔｉｊ为该应力水平下的伪寿命数据，采
用非线性拟合可以得到参数 Ａ′和 Ｂ的估计 Ａ^′和
Ｂ^，进一步可获得对数寿命 ｌｎｔ^。重复 ２．３节
步骤１、步骤２，Ωｄ次，则可得到 Ωｄ个对数可靠寿
命估计。试验方案 ｄｌ下的目标函数，即对数方法
的计算公式为

Ｕｌ＝
１
Ωｄ∑

Ωｄ

ｋ＝１
［（ｌｎ^ｔ０）ｌｋ－（ｌｎ^ｔ０）ｌ］

２

式中：（ｌｎ^ｔ０）ｌ＝
１
Ωｄ∑

Ωｄ

ｋ＝１
（ｌｎ^ｔ０）ｌｋ，^ｔ０为初始寿命估

计值；Ｕｌ为 ｌｎ^ｔ０的方差。
优化结果如图 ７所示，从图 ７中可以看出当

Ｔ２＝７５℃，Ｔ３＝５５℃（图中黑点处）时，目标函数
达到最小值０．０６４２。

图 ７　备选方案优化目标函数值

Ｆｉｇ．７　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆｏｐｔｉｏｎａｌｐｌａｎ

４　结　论

１）本文提出了一种基于故障行为模型的加
速退化试验设计方法。以高应力水平下的置信下

限与低应力水平下的置信上限不交叉为原则，采

用基于仿真的加速退化试验方法，优化确定了试

验方案，从而解决了缺乏预试验数据情况下试验

设计问题。

２）以典型惯导产品加速度计为对象，进行了
方法可行性和有效性验证。通过主机理分析得到

加速度计主要参数标度因数变化的主退化机理为

温度作用下的磁钢退磁，并得到描述标度因数应

力作用下时变规律的故障行为模型。在加速度计

最高温度应力水平为 ９０℃条件下，基于该模型设

计加速度计加速退化试验的优选应力为 Ｔ２ ＝

７５℃，Ｔ３＝５５℃。该设计方法为提高基于加速退
化试验的产品可靠寿命评估精度提供了前提

保障。

１４４
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ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９（２）：１７３１７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　许丹　女，博士，讲师。主要研究方向：基于故障物理的寿命建

模与试验验证、加速试验。

林坤松　男，博士研究生。主要研究方向：系统试验评估技术。

陈云霞　女，博士，教授。主要研究方向：系统寿命设计分析与

试验评估技术、寿命学。
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　第 ３期 许丹，等：基于故障行为的惯导产品贮存寿命试验设计

Ｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｂａｓｅｄｓｔｏｒａｇｅｌｉｆｅｔｅｓｔｄｅｓｉｇｎｆｏｒ
ｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｓ
ＸＵＤａｎ，ＬＩＮＫｕｎｓｏｎｇ，ＣｈｅｎＹｕｎｘｉａ

（ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｄａｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌｂａｓｅｄａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｔｅｓｔｄｅｓｉｇｎｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｓｓｅｓｓｉｎｇｔｈｅｓｔｏｒａｇｅｌｉｆｅｏｆａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｆｏｒｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｓ，ｗｈｉｃｈｄｅｔｅｒｍｉｎｅｓｔｅｓｔ
ｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌｓｗｈｉｌｅｌａｃｋｉｎｇｏｆｔｈｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ．Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔｃｈａｒａｃ
ｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｍａｉｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ，ｔｈｅｓｔｏｒａｇｅｌｉｆｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｅｓｔｓｔｒｅｓｓｔｙｐｅｓａｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ．
Ａｎａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌｗｈｉｃｈｔａｋｅｓｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｉｎｔｏｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｔｏ
ｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｌａｗ．Ｇｉｖｅｎｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｇｉｖｅｎｃｏｎｆｉｄｅｎｃｅｌｅｖｅｌａｎｄｆａｉｌｕｒｅ
ｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌ，ａｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｔｅｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｌｏｗｅｓｔ
ａｎｄｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌｓｗｉｔｈｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｔｈａｔｔｈｅｕｐｐｅｒｂｏｕｎｄｏｆｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｌｏｗｅｒｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌｉｓ
ｌｏｗｅｒｔｈａｎｔｈｅｌｏｗｅｒｂｏｕｎｄｏｆｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌ．Ｆｏｌｌｏｗｉｎｇｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｆｒａｍｅｗｏｒｋ，ｔｈｅｅｘ
ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｒｏｆｉｌｅｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｎａｂｅｓｔｔｅｓｔｐｌａｎｉｓｆｉｎａｌｌｙｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈ
ｏｄｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙａｃａｓｅｓｔｕｄｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌ；ｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｓ；ｔｅｓｔｄｅｓｉｇｎ；ｐｌａｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ａｃｃｅｌｅｒ
ｏｍｅｔｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０６１５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９１５１７：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１５．１７０９．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４０３０１０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｄａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

３４４
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火星沙尘环境光学图像增强方法

李海波１，曹云峰２，，丁萌３，庄丽葵２

（１．南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１００１６；　２．南京航空航天大学 航天学院，南京 ２１００１６；

３．南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：针对火星探测器着陆时沙尘天气对机器视觉的影响，提出一种去除沙尘天
气对光学成像影响的方法，为视觉系统提供清晰输入图像。首先对受沙尘天气影响的图像建

立模型，然后求取模型中大气光值与透射系数值。对于大气光值的计算采用基于四叉树细分

的方法，在最小值图像上搜寻指定阈值面积中灰度均值最大的区域，在初始图像中相同区域计

算各通道均值，作为大气光值。在此基础上计算透射系数，完成清晰图像的恢复。通过对受沙

尘影响图像测试表明，该方法能够将受沙尘影响的图像恢复成清晰的图像。即使在复杂的环

境中，该方法对光照变化、沙尘强度变化和场景变化等仍具有较好的效果。与其他方法相比，

本文方法在去除沙尘对光学图像影响方面效果较好，在恢复图像评价指标等方面优于其他方

法，能够进一步提高图像清晰度，为光学图像的后期处理提供更丰富信息。

关　键　词：图像增强；沙尘环境；四叉树；大气光估计；火星
中图分类号：Ｖ１９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４４４１０

　　火星是人类进行深空探测的热点之一，到目
前为止，世界各国对火星的探测任务已超过

４０次，然而成功率并不高，在着陆任务中只有７次
是成功的，其中着陆过程中的技术故障是失败的

主要原因
［１］
。未来探测任务要求探测器能够在

环境复杂的高科学价值区域精确着陆，这需要提

高探 测 器 着 陆 精 度，美 国 国 家 航 空 航 天 局

（ＮＡＳＡ）公布的新一代精确着陆精度为 １０～
１００ｍ［２］。现阶段的着陆导航系统主要依靠惯性
测量单元，其采用的航位递推算法难以达到上述

精度要求，因此需要补充其他传感器，引入新的测

量信息提高导航精度
［３］
。与其他传感器相比，光

学相机具有体积小、质量轻和功耗低等优点，其在

“勇气号（Ｓｐｉｒｉｔ）”与“机遇号（Ｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ）”着陆
时已成功用于水平速度估计

［４］
。随着计算机视

觉技术的发展，许多学者对光学辅助导航在深空

探测中的应用进行了研究。文献［５］提出了一种
基于图像灰度特征的撞击坑自主检测方法，并将

检测信息用于着陆导航；文献［６７］研究了利用机
器视觉对撞击坑、岩石等障碍的检测方法，并对相

关方法做了总结；文献［８］针对光学导航的状态
估计问题提出了一种利用天体表面阴影区进行特

征提取与匹配的方法；文献［９１１］研究了将光学
测量信息与惯性测量信息融合的火星探测器着陆

导航方法。除此之外，国内外还有关于将机器视

觉应用于辅助火星探测器着陆导航的大量研究。

上述所有将机器视觉用于辅助着陆导航的一

个前提是视觉传感器采集的图像是清晰的。然

而，在火星上沙尘天气活跃。２０世纪 ７０年代，火
星上的沙尘气旋首先被“海盗号（Ｖｉｋｉｎｇ）”轨道探

Administrator
新建图章
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　第 ３期 李海波，等：火星沙尘环境光学图像增强方法

测器观测到
［１２１３］

。这种沙尘气旋可达到数英里

的宽度和高度
［１４］
。当火星的表面由松散的物质

构成时，沙尘颗粒可以在空气中传播，使形成沙尘

气旋成为可能
［１５１６］

。此外，沙尘暴也偶然在火星

上发生。在１９７１—１９７２年，沙尘暴曾经被“水手
９号（Ｍａｒｉｎｅｒ９）”探测器观测到［１７１９］

。探测器着

陆时极有可能遇见沙尘天气，从而导致视觉传感

器采集的图像对比度降低，颜色发生偏移，影响机

器视觉算法对撞击坑、岩石等地表障碍的检测

识别。

对于受雾霾干扰图像的增强研究较多，如文

献［２０２２］，采用基于 Ｒｅｔｉｎｅｘ的方法对图像进行
增强。但对于去除火星探测器着陆过程沙尘对机

器视觉影响的研究并不多。在其他应用领域里，

也鲜有去除沙尘影响的研究。文献［２３］分析了
沙尘天气对光脉冲时延和展宽的影响，但主要针

对的是激光。文献［２４］在目标识别中提出了一
种去除沙尘影响的方法，然而这种方法需要比较

长的处理时间。文献［２５］提出了一种对单幅静
止图像去除沙尘影响的方法，此方法需要对特定

目标测量一些先验信息，不适合用于解决火星着

陆沙尘影响问题。针对这一问题，本文提出一种

去除火星探测器着陆时沙尘对机器视觉影响的方

法。该方法采用基于四叉树细分的方法计算大气

光值，以此为基础，计算透射系数，完成清晰图像

恢复。

１　去除沙尘影响方法原理

在计算机视觉中，一个描述受不同天气影响

的模型被广泛使用，这些天气情况包括阴霾、雨、

雾、冰雹和雪等
［２６２７］

。本文采用这个模型来表示

受沙尘影响的图像，此模型为

Ｉ（ｘ）＝Ｊ（ｘ）ｔ（ｘ）＋Ａ（１－ｔ（ｘ）） （１）
式中：Ｉ为受沙尘影响的图像，可以由视觉传感器
获得，是可知的；Ｊ为火星地表实际的图像，是期
望得到的清晰图像，不受沙尘影响并且能够反映

更多火星地表实际情况；ｔ为透射系数；Ａ为大气
光值；ｘ为图像的像素点。大气光值 Ａ和透射系
数 ｔ是未知的，因此要想得到清晰图像 Ｊ，需要获
得 Ａ和 ｔ的值。
１．１　大气光值计算方法

对于大气光值 Ａ的计算，直接在全图范围内
搜索亮度最大区域，容易将白色物体或亮度较高

物体作为大气光值，产生错误的恢复结果。为避

免局部图像在某通道存在极大值引起对大气光值

的错误估计，本文采用在最小值图像上进行四叉

树细分的方法。最小值图像是由原始图像各像素

取其各通道（Ｒ、Ｇ、Ｂ通道）最小值构成。该方法
的具体步骤为：①选取受沙尘影响的图像；②计算
图像各个通道（Ｒ、Ｇ、Ｂ通道）的最小值，构成最小
值图像；③对最小值图像进行４等分，计算４个子
图像块均值，选取均值最大的图像块继续进行 ４
等分，重复划分迭代，直至子图像块的面积小于指

定阈值时，记录图像块均值最大部分；④在此基础
上，在初始图像中寻找相同位置区域，计算区域各

通道均值，选取区域各通道均值作为大气光各通

道值。

１．２　透射系数计算方法
对于透射系数计算，本文采用暗通道方法。

火星探测器拍摄的图像经过白平衡后可以呈现出

类似地球光照拍摄的图像，因此暗通道的方法可

以在火星上应用。暗通道由 Ｈｅ等［２８］
发现，暗通

道表明清晰图像一个或多个通道中经常存在一些

较小且接近于零的值，当图像受到恶劣天气影响

时，暗像素的值不再趋近于零，这反映了恶劣天气

对清晰图像的影响。暗通道的存在可以用来计算

ｔ的值。
对于任何一个图像 Ｊ，暗通道 Ｊｄａｒｋ可以描

述为

Ｊｄａｒｋ（ｘ）＝ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

（ ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

（Ｊｃ（ｘ）） （２）

式中：ｃ表示图像某一通道；Ｊｃ表示图像 Ｊ在某一
通道的分量；Ｒ、Ｇ和 Ｂ为图像的彩色通道；Ω（ｘ）
为以 ｘ为中心的一块区域。从式（２）中可以看
出，暗通道是由２次最小值操作获得：第１次操作
是在每个像素上执行；第 ２次操作是在每个区域
上进行，其操作顺序是可以交换的。

暗通道提供了一个重要的先验条件，对于一

幅未受到天气影响的清晰图像，暗像素的值趋近

于零，即

Ｊｄａｒｋ→０ （３）
这是计算 ｔ值的关键先验条件。式（１）中，Ａ

在一幅图像中其值是恒定的。因此，式（１）可以
由 Ａ标准化为
Ｉｃ（ｘ）
Ａｃ

＝ｔ（ｘ）Ｊ
ｃ
（ｘ）
Ａｃ

＋１－ｔ（ｘ） （４）

式中：Ｉｃ（ｘ）为图像 Ｉ在某一通道 ｃ中像素点 ｘ的
值；Ａｃ为大气光值在某一通道 ｃ中的分量。每个
彩色通道的标准化是独立的。在图像一块区域

内，透射系数标记为 珓ｔ（ｘ），假设其恒定，那么暗通
道可以由对式（４）进行２次最小值操作获得

ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

Ｉｃ（ｘ）
Ａ( )ｃ ＝

５４４
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　　 ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

珓ｔ（ｘ）Ｊ
ｃ
（ｘ）
Ａ( )( )ｃ ＋１－珓ｔ（ｘ）

（５）
式中：假设在一块区域中 珓ｔ（ｘ）恒定，可以从 ２次
最小值操作中提取出来，结果如下：

ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

Ｉｃ（ｘ）
Ａ( )ｃ ＝

　　珓ｔ（ｘ）ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

Ｊｃ（ｘ）
Ａ( )ｃ ＋１－珓ｔ（ｘ） （６）

如前所述，当 Ｊ是一个不受恶劣天气情况影
响的清晰图像时，其暗像素的值趋近于零，即

Ｊｄａｒｋ（ｘ）＝ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

（ ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

Ｊｃ（ｘ））＝０ （７）

Ａｃ总是正的，因此有

ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

Ｊｃ（ｘ）
Ａ( )ｃ ＝０ （８）

将式（８）代入式（６）中，多项式项从式（６）中
消除，即

ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

Ｉｃ（ｘ）
Ａ( )ｃ ＝１－珓ｔ（ｘ） （９）

因此有

珓ｔ（ｘ）＝１－ｍｉｎ
ｘ∈Ω（ｘ）

ｍｉｎ
ｃ∈｛Ｒ，Ｇ，Ｂ｝

Ｉｃ（ｘ）
Ａ( )ｃ （１０）

由于大气光值 Ａ在 １．１节的计算中已求出，
因此一块区域内的透射系数 珓ｔ可以通过式（１０）计
算获得，进而获得整幅图像的透射系数 ｔ。
１．３　清晰图像恢复模型

在大气光值 Ａ与透射系数 ｔ通过计算获得的
情况下，通过式（１）可以推导出清晰图像的恢复
模型，其形式为

Ｊ（ｘ）＝Ｉ（ｘ）－Ａ
ｔ（ｘ）

＋Ａ （１１）

当 ｔ（ｘ）取值过小时，Ｊ（ｘ）计算值较大趋向于
噪声，因此要对 ｔ（ｘ）值进行限制，设定 ｔ（ｘ）下限
值为 ｔ０，防止恢复图像时产生噪声，其最终的恢复
形式为

Ｊ（ｘ）＝ Ｉ（ｘ）－Ａ
ｍａｘ（ｔ（ｘ），ｔ０）

＋Ａ （１２）

２　清晰图像恢复实验及分析
２．１　大气光值计算实验过程

由于目前条件限制，很难获得当火星探测器

进入着陆段时遇到沙尘的图像。因此通过实验室

模拟的方式获得一系列受沙尘影响的图像，对本

文方法进行原理性校验。其具体操作步骤为：首

先，制作一个包含火星地表常见着陆障碍（撞击

坑、岩石和斜坡等）的沙盘；然后，利用吹风机产

生风，将沙尘吹起，沙尘笼罩在沙盘的上方；最后，

通过相机拍摄沙盘，获得受沙尘影响的原始图像。

将这些图像进行分割，做成样本集，用来测试校验

所提出的方法。任意选取 ２个样本如图 １所示，
首先求取大气光值，按 １．１节所述方法计算图 １
最小值图像，结果如图２所示。在图２中，利用四
叉树细分方法，搜寻均值最大的图像块，细分图像

块的阈值面积设定为初始图像面积的 １％，搜寻
结果如图３中矩形填充区域所示。

对于图３的搜寻结果，在图１中寻找与图３

图 １　受沙尘影响的图像

Ｆｉｇ．１　Ｉｍａｇｅｓａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｄｕｓｔ

图 ２　最小值图像

Ｆｉｇ．２　Ｍｉｎｉｍｕｍｉｍａｇｅｓ

图 ３　细分搜寻结果

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｂｄｉｖｉｓｉｏｎｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓ

６４４
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搜寻结果位置相同的区域，如图 ４中矩形填充区
域所示。计算区域各通道的均值，将各通道均值

作为大气光各通道估计值，求出大气光 Ａ的值。

图 ４　搜寻结果在初始图位置

Ｆｉｇ．４　Ｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｏｎｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｉｍａｇｅｓ

２．２　透射系数计算及清晰图像恢复
在 Ａ值确定的情况下，根据式（１０）可以求出

透射系数珓ｔ。为方便观察所求得的透射系数，构建
透射系数图，透射系数图的每个像素映射一个系

数值。计算图 １的透射系数，建立相应的透射系
数图如图５所示。

图 ５　透射系数图

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍａｐｓ

从图５中可以看出，２幅图像中均存在一些
光晕和方块，这导致在每个恢复图像中存在恢复

图像质量低和不连续的情况。为解决此问题，本

文采用快速导向滤波
［２９］
优化透射系数，结果如

图６所示。
从图６中可以看出，光晕和方块从图中消失

了。利用优化后的透射系数对受沙尘影响的图 １
进行恢复，其结果如图７所示。
２．３　恢复图像特征分析

进一步分析初始图像与最终恢复图像颜色特

征，分别建立初始图像（见图 １）与最终恢复图像

图 ６　优化后的透射系数图

Ｆｉｇ．６　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍａｐｓ

（见图７）的ＲＧＢ通道直方图，分别如图８和图９所

图 ７　最终恢复图像

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｎａｌｒｅｃｏｖｅｒｅｄｉｍａｇｅｓ

图 ８　初始受沙尘影响图像 ＲＧＢ通道直方图

Ｆｉｇ．８　ＲＧＢｃｈａｎｎｅｌｈｉｓｔｏｇｒａｍｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｄｕｓｔｉｍａｇｅｓ

７４４
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图 ９　最终恢复图像 ＲＧＢ通道直方图

Ｆｉｇ．９　ＲＧＢｃｈａｎｎｅｌｈｉｓｔｏｇｒａｍｓｏｆｆｉｎａｌｒｅｃｏｖｅｒｅｄｉｍａｇｅｓ

示。从图 ８中可以看出，受沙尘影响图像的色彩
分布相对集中，ＲＧＢ三色值动态变化范围较窄，
直方图分布相对集中。图９中恢复图像的彩色值
分布非常广泛，颜色明显得到改善，直方图分布比

较均匀，分布模式符合清晰图像的特点。

３　方法性能分析

３．１　四叉树细分阈值变化的影响
为检验四叉树细分阈值对去除沙尘效果的影

响，选取不同的阈值进行测试分析。首先在受沙

尘影响的样本图像库中随机选取一张受沙尘影响

的图像，如图１０（ａ）所示；然后分别选取阈值面积
为初始图像面积的 ０．００１％、０．００５％、０．０１％、
０．０５％、０．１％、０．５％、１％、５％、１０％检验去尘效
果，其测试结果如图 １０（ｂ）～（ｊ）所示。从图 １０
中可以看出，当阈值选取过大时，恢复图像的质量

会降低，如图１０（ｉ）、（ｊ）所示，图像中岩石区域部
分图像亮度增加，存在发白失真的现象；当阈值选

取的过小时，如图 １０（ｂ）、（ｃ）所示，恢复图像的
整体略暗。从图１０的测试结果可以看出，阈值选
择为初始图像面积的 ０．０１％ ～１％较为合适。采
用四叉树细分的方法时间复杂度为 Ｏ（Ｎ），空
间复杂度为Ｏ（Ｎ）。其中Ｎ为输入图像的像素

图 １０　受沙尘影响图像及设置不同阈值的测试结果

Ｆｉｇ．１０　Ｄｕｓｔｉｍａｇｅａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｖａｌｕｅｓ

数量。

３．２　光照条件变化的影响
选取不同时间和不同光照条件下受沙尘影响

的图像如图１１（ａ）～（ｃ）所示，其各个图像中光照
强度不同。通过采用本文方法，相应的恢复图像

如图１１（ｄ）～（ｆ）所示，从图中可以看出该方法对
不同光照条件的影响具有一定的适应性。

３．３　沙尘强度变化的影响
随机选取一组受沙尘影响的图像如图１２（ａ）～

（ｃ）所示，从图中可以看出每幅图像的沙尘强度

８４４
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图 １１　不同光照条件下受沙尘影响图像及对应恢复图像

Ｆｉｇ．１１　Ｉｍａｇｅｓａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｄｕｓｔｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｌｌｕｍｉｎａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｃｏｖｅｒｅｄｉｍａｇｅｓ

图 １２　不同沙尘强度下受沙尘影响图像及对应恢复图像

Ｆｉｇ．１２　Ｉｍａｇｅｓａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｄｕｓｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｎｓｉｔｉｅｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｃｏｖｅｒｅｄｉｍａｇｅｓ

并不相同，是一组沙尘强度逐渐增加的图像。

图１２（ｄ）～（ｆ）为（ａ）～（ｃ）对应的恢复图像，从
图中可以看出，本文方法对沙尘强度的变化具有

一定的鲁棒性。

９４４
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３．４　场景变化的影响
考虑场景变化对受沙尘影响图像恢复的影

响。火星探测器着陆时，地表撞击坑、岩石和斜坡

等障碍是需要规避的，为此建立相应场景图像，如

图１３（ａ）～（ｃ）所示，分别为包含撞击坑、岩石和
斜坡的一组图像。图１３（ｄ）～（ｆ）为（ａ）～（ｃ）对
应的恢复图像，从图中可以看出，本文方法对场景

的变化具有一定的适应性。

图 １３　不同场景下受沙尘影响图像及对应恢复图像

Ｆｉｇ．１３　Ｉｍａｇｅｓａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｄｕｓｔｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｅｎａｒｉｏｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｃｏｖｅｒｅｄｉｍａｇｅｓ

４　与其他方法比较分析

目前，美国国家航空航天局兰利研究中心

（ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ）采用 Ｒｅｔｉｎｅｘ技
术获得清晰的图像，其详细信息可以参考相关网

站 （ｈｔｔｐ：∥ｄｒａｇｏｎ．ｌａｒｃ．ｎａｓａ．ｇｏｖ／ｒｅｔｉｎｅｘ／）。采用
Ｒｅｔｉｎｅｘ技术的方法主要包括单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ（Ｓｉｎ
ｇｌｅＳｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ，ＳＳＲ）方法、多尺度加权平均Ｒｅｔ
ｉｎｅｘ（ＭｕｌｔｉＳｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ，ＭＳＲ）方法和彩色恢复
多尺 度 Ｒｅｔｉｎｅｘ（ＭｕｌｔｉＳｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘｗｉｔｈＣｏｌｏｒ
Ｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎ，ＭＳＲＣＲ）方法。这些方法也经常用于
受雾霾干扰图像的增强

［２０２２］
。为进一步检验本

文方法效果，将本文方法与这几种方法进行对比。

本文方法与 ＭＳＲ、ＳＳＲ、ＭＳＲＣＲ方法的时间复杂
度均为 Ｏ（Ｎ），对图像的处理效果进行对比分析。
从图像库中随机选取一张受沙尘影响的图像如

图１４（ａ）所示，将这幅图像分别由 ＭＳＲ、ＳＳＲ、
ＭＳＲＣＲ方法和本文方法进行处理，其结果分别如
图１４（ｂ）～（ｅ）所示。从图 １４中可以看出，采用
ＭＳＲ、ＳＳＲ、ＭＳＲＣＲ方法恢复的图像均不如采用

本文方法恢复的图像效果好。

进一步分析，引入定量分析指标来评估实验

结果，采用清晰度、标准差指标评估恢复图像质

量。清晰度的计算公式为

珔ｇ＝１
ｎ∑ （ΔＩ２ｘ ＋ΔＩ

２
ｙ）／槡 ２ （１３）

式中：珔ｇ为清晰度；ΔＩｘ和 ΔＩｙ分别为 ｘ方向和ｙ方
向的差分；ｎ为图像的大小。珔ｇ值越高，图像越清
晰。标准差的计算式为

σ＝ １
ｎ－１∑

ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－μ）槡

２
（１４）

式中：ｘｉ为第 ｉ个像素；μ为像素灰度均值。σ值
越高，图像包含的信息量越大。采样这 ２个指标
的客观评价结果如表１所示。

从表１中可以看出，初始图像的清晰度和标
准差都比较低，采用不同方法恢复后清晰度与标

准差均获得提高，其中采用本文方法恢复后的清

晰度与标准差最大，恢复效果最好。

在一些视觉导航算法中，边缘检测经常是其

中的一个重要步骤，因此引用边缘强度来评估恢

复图像的效果。边缘强度的计算式为

０５４
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　第 ３期 李海波，等：火星沙尘环境光学图像增强方法

图 １４　受沙尘影响图像及各种方法恢复结果对比

Ｆｉｇ．１４　Ｉｍａｇｅａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｄｕｓｔａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｃｏｖｅｒｙｒｅｓｕｌｔｓａｍｏｎｇｖａｒｉｏｕｓｍｅｔｈｏｄｓ

Ｇ＝１
ｎ

Ｇ２ｘ ＋Ｇ
２

槡 ｙ （１５）

式中：Ｇ为边缘强度；Ｇｘ为水平方向边缘检测灰
度值；Ｇｙ为垂直方向边缘检测灰度值。Ｇ值越
高，图像包含的边缘信息量越大。比较结果

如表２所示。
表 １　定量分析对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓ

客观评价指标初始图像 ＭＳＲ ＳＳＲ ＭＳＲＣＲ 本文方法

清晰度 ３．０２２２ ６．５３５３ ６．５３１９ ６．５３６８ １２．２８５１

标准差 １２．４５０７ ２５．６６６１２５．７０７８２５．１１４９ ３８．３３８３

表 ２　边缘强度对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｄｇｅｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

客观评价指标 初始图像 ＭＳＲ ＳＳＲ ＭＳＲＣＲ 本文方法

边缘强度 ２４．３５８５５１．８８４４５５１．８４６５５１．７５０９ ９６．１８４３

　　从表２中可以看出，初始图像由于受沙尘影
响边缘强度值较小，采用不同方法进行恢复后边

缘强度得到提高，其中采用本文方法恢复后的图

像边缘强度最大，图像包含的边缘信息量最大，这

表明本文方法相比其他方法具有较好的效果。

５　结　论

本文提出一种火星沙尘环境中光学图像增强

的方法，该方法对受沙尘影响图像模型中大气光

值计算采用基于四叉树细分的方法，在最小值图

像上进行细分迭代搜寻均值最大的指定阈值区

域，然后在输入图像中寻找相对应的区域并计算

区域各通道均值，求出大气光值。在此基础上，计

算透射系数，完成清晰图像的恢复。从实验结果

可以看出，本文方法在去除沙尘对光学图像影响

方面具有较好的效果；与文中提到的其他方法比

较，本文方法在主观评价和客观评价方面都具有

明显的优势。机器视觉在火星探测器精确着陆中

具有重要的辅助作用，而火星的沙尘天气会对机

器视觉造成一定的影响，本文方法能够进一步减

轻沙尘对机器视觉的影响，为机器视觉的后期处

理提供清晰图像。
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ＭａｒｔｉａｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｂｙｉｎｆｒａｒｅｄｓｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｙｏｎＭａｒｉｎｅｒ９

［Ｊ］．Ｉｃａｒｕｓ，１９７２，１７（２）：４２３４４２．

［１９］ＨＡＮＥＬＲ，ＳＣＨＬＡＣＨＭＡＮＢ，ＢＲＥＩＨＡＮＥ，ｅｔａｌ．Ｍａｒｉｎｅｒ９

ｍｉｃｈｅｌｓｏｎｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＯｐｔｉｃｓ，１９７２，１１（１１）：

２６２５２６３４．

［２０］赵苏齐，吴健珍．基于 Ｒｅｔｉｎｅｘ的雾霾图像去雾算法［Ｊ］．科

教导刊，２０１６（４）：１５６１５７．

ＺＨＡＯＳＱ，ＷＵＪＺ．ＤｅｆｏｇｇｉｎｇｉｍａｇｅｓｂａｓｅｄｏｎＲｅｔｉｎｅｘｔｈｅｏｒｙ

［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌＩｎｎｏｖａｔｉｏｎ，２０１６（４）：１５６

１５７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］刘志晨，徐惠民．基于单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法的雾霾图像清晰

化系统开发研究［Ｊ］．国土与自然资源研究，２０１７（１）：

７１７３．

ＬＩＵＺＣ，ＸＵＨＭ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｈａｚｅｉｍａｇｅｃｌａｒｉｔｙｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄ

ｏｎｓｉｎｇｌｅｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｔｅｒｒｉｔｏｒｙ＆ＮａｔｕｒａｌＲｅ

ｓｏｕｒｃｅｓＳｔｕｄｙ，２０１７（１）：７１７３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］张雅媛．基于多尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法的彩色雾霾图像增强研究

［Ｊ］．包装学报，２０１６，８（３）：６０６５．

ＺＨＡＮＧＹＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｈａｚｅｃｏｌｏｒｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｂａｓｅｄ

ｏｎｍｕｌｔｉｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ［Ｊ］．ＰａｃｋａｇｉｎｇＪｏｕｒｎａｌ，２０１６，８（３）：６０

６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］ＷＡＮＧＨ，ＷＡＮＧＹ，ＣＡＯＭ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ

ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｏｎｌａｓｅｒｐｕｌｓｅｄｅｌａｙａｎｄｂｒｏａｄｅｎｉｎｇｉｎｓａｎｄａｎｄｄｕｓｔ

ｗｅａｔｈｅｒ［Ｊ］．ＡｃｔａＯｐｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３５（７）：９１６．

［２４］ＷＡＮＧＹ，ＬＩＹ，ＺＨＡＮＧＴ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｉｍａｇｅｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎｉｎ

ｔｈｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｏｆｄｕｓｔ［Ｃ］∥ ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ＩＣＭＡ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１０：２９４２９８．

［２５］ＷＡＮＧＹＹ，ＹＡＮＧＣＹ，ＷＡＮＧＸＫ．Ｔｈｅｄｅｄｕｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

ｂａｓｅｄｏｎａｓｉｎｇｌｅｓｔｉｌｌｉｍａｇｅ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＭａｔｅ

ｒｉａｌｓ，２０１３，３３３３３５：９２９９３３．

［２６］ＮＡＲＡＳＩＭＨＡＮＳＧ，ＮＡＹＡＲＳＫ．Ｖｉｓｉｏｎａｎｄｔｈｅａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ，２００２，４８（３）：

２３３２５４．

［２７］ＮＡＲＡＳＩＭＨＡＮＳＧ，ＮＡＹＡＲＳＫ．Ｃｈｒｏｍａｔｉｃｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒｖｉ

ｓｉｏｎｉｎｂａｄｗｅａｔｈｅｒ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉ

ｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２００２，１：５９８６０５．

［２８］ＨＥＫ，ＳＵＮＪ，ＴＡＮＧＸ．Ｓｉｎｇｌｅｉｍａｇｅｈａｚｅｒｅｍｏｖａｌｕｓｉｎｇｄａｒｋ

ｃｈａｎｎｅｌｐｒｉｏｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＰａｔｔｅｒｎＡｎａｌｙｓｉｓ＆

ＭａｃｈｉｎｅＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，２０１１，３３（１２）：２３４１２３５３．

［２９］ＨＥＫ，ＳＵＮＪ．Ｆａｓｔｇｕｉｄｅｄｆｉｌｔｅｒ［ＥＢ／ＯＬ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：Ｃｏｒｎｅｌｌ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＬｉｂｒａｒｙ，２０１５［２０１７０３２９］．ｈｔｔｐｓ：∥ ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／

ａｂｓ／１５０５．００９９６．
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　第 ３期 李海波，等：火星沙尘环境光学图像增强方法

ＯｐｔｉｃａｌｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｉｎｄｕｓｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｎＭａｒｓ
ＬＩＨａｉｂｏ１，ＣＡＯＹｕｎｆｅｎｇ２，，ＤＩＮＧＭｅｎｇ３，ＺＨＵＡＮＧＬｉｋｕｉ２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ；

３．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＦｏｒｄｕｓｔｉｍｐａｃｔｏｎｍａｃｈｉｎｅｖｉｓｉｏｎｏｆｔｈｅｐｒｏｂｅｌａｎｄｉｎｇｉｎＭａｒｓ，ａｍｅｔｈｏｄｗａｓｂｒｏｕｇｈｔｆｏｒｗａｒｄ
ｔｏｒｅｍｏｖｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｄｕｓｔｏｎｏｐｔｉｃａｌｉｍａｇｅａｎｄｐｒｏｖｉｄｅｃｌｅａｒｉｎｐｕｔｉｍａｇｅｆｏｒｔｈｅｖｉｓｕａｌｓｙｓｔｅｍ．Ｆｉｒｓｔ，ａｍｏｄ
ｅｌｗａｓｂｕｉｌｔｆｏｒｔｈｅｄｕｓｔｉｍａｇｅ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆｔｈｅａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｌｉｇｈｔａｎｄｔｈｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ
ｔｈｅｍｏｄｅｌｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ．Ａｍｏｎｇｔｈｅｍ，ａｑｕａｄｔｒｅｅｓｕｂｄｉｖｉｓｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｗａｓｅｍｐｌｏｙｅｄｔｏｃａｌｃｕ
ｌａｔｅｔｈｅｖａｌｕｅｏｆｔｈｅａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｌｉｇｈｔ．Ｔｈｅｃｏｍｐｕｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｗａｓｔｏｓｅａｒｃｈｔｈｅｍａｘｉｍａｌａｖｅｒａｇｅｒｅｇｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｓｐｅｃｉｆｉｅｄｔｈｒｅｓｈｏｌｄａｒｅａｏｎｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｉｍａｇｅ．Ｔｈｅｎｔｈｅｍｅａｎｖａｌｕｅｓｏｆｅａｃｈｃｈａｎｎｅｌｏｎｔｈｅｓａｍｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ
ｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｉｍａｇｅｗｅｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｓｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｌｉｇｈｔ．Ａｎｄｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｃａｌｃｕｌａ
ｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗａｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄ．Ａｔｌａｓｔ，ｔｈｅｒｅｃｏｖｅｒｙｏｆｔｈｅｃｌｅａｒｐｉｃｔｕｒｅｗａｓｆｉｎｉｓｈｅｄ．Ｔｅｓｔｏｎ
ｄｕｓｔｉｍａｇｅｓｉｎｄｉｃａｔｅｓｔｈａｔｔｈｅｄｕｓｔｉｍａｇｅｃａｎｂｅｒｅｓｔｏｒｅｄｔｏｃｌｅａｒｉｍａｇｅｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．Ｅｖｅｎｉｎｔｈｅ
ｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｈａｓｈｉｇｈｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｔｏｉｌｌｕｍｉｎａｔｉｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎｓ，ｄｕｓｔｉｎｔｅｎｓｉｔｙｃｈａｎｇｅａｎｄ
ｓｃｅｎｅｃｈａｎｇｅ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｏｔｈｅｒｍｅｔｈｏｄｓ，ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｈａｓｂｅｔｔｅｒｅｆｆｅｃｔｉｎｒｅｍｏｖｉｎｇｄｕｓｔｉｍｐａｃｔｏｎｏｐｔｉｃａｌ
ｉｍａｇｅｓａｎｄｉｓｓｕｐｅｒｉｏｒｔｏｏｔｈｅｒｍｅｔｈｏｄｓｉｎｔｅｒｍｓｏｆｔｈｅｒｅｓｔｏｒｉｎｇｉｍａｇｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘ．Ｉｔｃａｎｆｕｒｔｈｅｒｉｍｐｒｏｖｅ
ｔｈｅｃｌｅａｒｎｅｓｓｏｆｄｕｓｔｉｍａｇｅｓａｎｄｐｒｏｖｉｄｅｍｏｒｅａｂｕｎｄａｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｏｒｐｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ；ｄｕｓｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ；ｑｕａｄｔｒｅｅ；ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｌｉｇｈｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；Ｍａｒｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９０１１５：５４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９０１．１５５４．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６７３２１１）；ＦｕｎｄｉｎｇｏｆＪｉａｎｇｓｕＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒｏｇｒａｍｆｏｒＧｒａｄｕａｔｅＥｄｕｃａｔｉｏｎ

（ＫＹＬＸ＿０２８２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｙｆａｃ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

３５４
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产生匀强磁场的圆柱形线圈组设计方法

胡朝晖１，２，穆维维１，２，吴文峰１，２，周斌权１，２，

（１．北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 惯性技术重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在精密测量和航空航天领域，原子陀螺仪、原子磁强计等对线圈产生磁场的
均匀度有很高的要求，而传统的亥姆霍兹线圈磁场均匀度较差，难以满足应用需求。为了设计

产生高均匀度磁场的线圈组，基于线圈轴向磁场的泰勒展开式，提出了任意线圈数的圆柱形线

圈组参数的计算方法，并给出了９线圈以内的线圈参数，分析了磁场均匀度、线圈尺寸、线圈最
大安匝比随线圈个数的变化趋势。结果表明随着线圈个数的增加，均匀区面积几乎线性增

大，９线圈组磁场均匀度优于０．０１％的区域面积约为亥姆霍兹线圈的 ３０倍。在要求各个线圈
由整数匝线圈组成且各匝线圈电流相同的情况下，提出了一种线圈安匝比取整的方法，并给

出２～９线圈组的安匝比取整结果，计算结果表明相同线圈个数下设计的线圈组产生磁场的均
匀度优于已有文献。以５线圈组为例，对实际线圈组制作工艺产生的误差进行了仿真分析，仿
真结果表明，考虑误差的情况下，设计的尺寸和磁场也满足原子陀螺仪、原子磁强计等的实际

要求。

关　键　词：磁场线圈；线圈参数；线圈组设计；匀强磁场；磁场均匀度
中图分类号：ＴＬ６２＋２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４５４０８

　　匀强磁场在精密测量、航空航天等领域都有
广泛的应用，在近年来飞速发展的量子传感技术

中，高均匀度的匀强磁场更是扮演着重要的角色。

在量子传感技术中，原子陀螺仪作为一种新型陀

螺仪，有体积小和精度高的优点，已经成为下一代

超高精度陀螺仪的发展方向
［１２］
；原子磁强计是

一种利用原子自旋效应来测量磁场的新型磁强

计，以其结构简单、便于微型化和高灵敏度等优

点，成为新一代超高灵敏磁强计的发展方向
［３５］
。

原子陀螺仪和原子磁强计都要求对气态原子进行

磁场精密控制，气态原子所在区域为陀螺仪和磁

强计的敏感单元———碱金属气室，因此要让整个

气室处于匀强磁场中
［６］
。

一般用线圈来产生匀强磁场，其中最常用的

是螺线管线圈和亥姆霍兹线圈
［７１０］
。无限长螺线

管线圈可以产生理想的匀强磁场，但实际应用中

线圈尺寸总是有限的，导致其产生的磁场均匀度

变差；亥姆霍兹线圈结构简单、尺寸小，但产生的

磁场均匀区较小，只能应用于对磁场均匀区要求

不大的场合。为了在一定范围内产生高均匀度的

磁场，学者们展开了关于线圈的大量研究。提出

由半径不同的线圈组成的多个线圈组
［１１１３］

，其产

生的磁场均匀度都优于亥姆霍兹线圈，但其结构

较复杂，不便加工。Ｗａｎｇ等提出半径相同的３圆
形线圈组

［１４］
，外侧线圈与内侧线圈安匝比为

１．８８１６，安匝比近似取整为 １１１／５９／１１１，产生的
磁场均匀度优于亥姆霍兹线圈。文献［１５］提出
半径相同的４圆形线圈组，外侧线圈与内侧线圈
安匝比为２．２６０４，安匝比近似取整为 ９／４／４／９，产
生的磁场均匀度优于３圆形线圈组。Ｂａｒａｎｏｖａ等

Administrator
新建图章
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　第 ３期 胡朝晖，等：产生匀强磁场的圆柱形线圈组设计方法

提出半径相同的 ８圆形线圈组［１６］
，安匝比近似取

整为 ３４／１７／１２／１０／１０／１２／１７／３４，产生的磁场均
匀度优于上述线圈。

本文基于线圈轴向磁场的泰勒展开式，提出

任意线圈数下圆柱形线圈组各参数的计算方法，

并给出９线圈组以内的线圈参数及其变化趋势。
在要求各个线圈由整数匝线圈组成且各匝线圈电

流相同的情况下，还提出一种线圈安匝比取整的

方法。并对实际线圈组制作工艺产生的误差进行

了仿真分析。

１　线圈参数的计算方法

在由Ｎ个半径均为Ｒ、中心轴线与柱坐标系ｚ
轴重合且关于 ｚ＝０平面对称分布的圆形线圈组
成的圆柱形线圈组中，有２种未知参数，即各个线
圈安匝数和各个线圈在 ｚ轴的坐标。基于线圈轴
向磁场的泰勒展开式可以计算这 ２种参数，结果
一般为小数。小数坐标容易实现，小数安匝数可

通过给线圈组中各个线圈通不同的电流来实现，

若要求各个线圈由整数匝线圈组成且各匝线圈电

流相等，则用第３节的方法进行安匝比取整。
圆柱形线圈组中，序号为 ｉ的线圈在 ｚ＝ｄｉ平

面，安匝数为 ｍｉ，其在空间任一点产生磁场的径

向分量 Ｂｒ，ｉ（ｒ，ｚ）和轴向分量 Ｂｚ，ｉ（ｒ，ｚ）分别为
［１４］

Ｂｒ，ｉ（ｒ，ｚ）＝
μ０ｍｉＩ
２π
·

ｚ＋ｄｉ
ｒ［（Ｒ＋ｒ）２＋（ｚ＋ｄｉ）

２
］
１／２·

[　　 －Ｋｉ＋
Ｒ２＋ｒ２＋（ｚ＋ｄｉ）

２

（Ｒ－ｒ）２＋（ｚ＋ｄｉ）
２Ｅ ]ｉ （１）

Ｂｚ，ｉ（ｒ，ｚ）＝
μ０ｍｉＩ
２π
·

１
［（Ｒ＋ｒ）２＋（ｚ＋ｄｉ）

２
］
１／２·

[　　 Ｋｉ＋
Ｒ２－ｒ２－（ｚ＋ｄｉ）

２

（Ｒ－ｒ）２＋（ｚ＋ｄｉ）
２Ｅ ]ｉ （２）

式中：μ０为真空磁导率；Ｉ为线圈所通电流；Ｋｉ和
Ｅｉ分别为第一类和第二类完全椭圆积分。由于
线圈分布的对称性，磁场在任一点的切向分量

Ｂθ，ｉ（ｒ，ｚ）＝０，轴线上（ｒ＝０）磁场的径向分量
Ｂｒ，ｉ（ｚ）＝０，轴线上总磁场等于轴向磁场。Ｎ个线
圈在空间任一点产生的总磁场径向和轴向分量由

每个线圈线性叠加得到：

Ｂｒ（ｒ，ｚ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｂｒ，ｉ（ｒ，ｚ） （３）

Ｂｚ（ｒ，ｚ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｂｚ，ｉ（ｒ，ｚ） （４）

当线圈个数Ｎ为奇数时（Ｎ＝５时如图１（ａ）

图 １　５线圈组和 ６线圈组结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｆｉｖｅｃｏｉｌａｎｄｓｉｘｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍｓ

所示），中心线圈位于 ｚ＝０平面（坐标 ｄ０＝０），安
匝数为 ｍ０；其余（Ｎ－１）／２对线圈关于 ｚ＝０平面
对称分布，每对线圈与 ｚ轴的坐标是 ±ｄｉ（ｉ＝１，
２，…，（Ｎ－１）／２）且具有相同的安匝数 ｍｉ＝
ｎｉｍ０，其中 ｎｉ为安匝比。则轴线上总磁场等于轴
向磁场：

Ｂ（ｚ）＝Ｂｚ（ｚ）＝
１
２μ０
ＩＲ２｛ｍ０（Ｒ

２＋ｚ２）－３／２＋

　　 ∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝１
（ｎｉｍ０［Ｒ

２＋（ｚ±ｄｉ）
２
］
－３／２
）｝ （５）

　　当线圈个数 Ｎ为偶数时（Ｎ＝６时如图 １（ｂ）
所示），Ｎ／２对线圈关于 ｚ＝０平面对称分布且每
对线圈的坐标是 ±ｄｉ（ｉ＝０，１，…，Ｎ／２－１），一对
中心线圈（ｉ＝０）安匝数为 ｍ０，其余每对线圈的安
匝数为 ｎｉｍ０。则轴线上总磁场为

Ｂ（ｚ）＝１
２μ０
ＩＲ２∑

Ｎ／２－１

ｉ＝０
（ｎｉｍ０［Ｒ

２＋（ｚ±ｄｉ）
２
］
－３／２
）

（６）
Ｂ（ｚ）在 ｚ＝０处的泰勒展开式可以写成

Ｂ（ｚ）＝Ｂ（０）＋∑
∞

ｊ＝１

１
ｊ！
Ｂ（ｊ）（０）ｚ( )ｊ （７）

式中：Ｂ（ｊ）（０）（ｊ＝１，２，…）为 Ｂ（ｚ）的第 ｊ阶导数
在 ｚ＝０处的值。由于线圈分布的对称性，Ｂ（ｚ）在
ｚ＝０处的奇数阶导数均为０，式（７）可以简化为

Ｂ（ｚ）＝Ｂ（０）＋∑
∞

ｊ＝１

１
（２ｊ）！

Ｂ（２ｊ）（０）ｚ２ｊ （８）

要产生理想匀强磁场，即要求 Ｂ（ｚ）＝Ｂ（０）。
由式 （８）可知，即要求各阶导数 （Ｂ（２）（０），
Ｂ（４）（０），Ｂ（６）（０），…）为 ０。实际设计中要求低
阶项为０，且为０的项数越多，均匀度越高。

为计算方便，设 Ｒ＝１，ｍ０＝１。当 Ｎ为奇数
时，求 Ｂ（ｚ）在 ｚ＝０处的各阶导数，可以得到：

Ｂ（２）（０）＝３μ０ [Ｉ －１２＋∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝１
ｎｉ
４ｄ２ｉ －１
（１＋ｄ２ｉ）

７／( ) ]２

（９）

５５４
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Ｂ（４）（０）＝４５μ０ [Ｉ １２＋∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝
(

１
ｎｉ
８ｄ４ｉ－１２ｄ

２
ｉ＋１

（１＋ｄ２ｉ）
１１／ ) ]２

（１０）

Ｂ（６）（０）＝３１５μ０ [Ｉ －５２＋
　　 ∑

（Ｎ－１）／２

ｉ＝
(

１
ｎｉ
６４ｄ６ｉ －２４０ｄ

４
ｉ ＋１２０ｄ

２
ｉ －５

（１＋ｄ２ｉ）
１５／ ) ]２

（１１）

Ｂ（８）（０）＝１４１７５μ０ [Ｉ ７２＋∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝
(

１
ｎｉ·

　　
１２８ｄ８ｉ －８９６ｄ

６
ｉ ＋１１２０ｄ

４
ｉ －２８０ｄ

２
ｉ ＋７

（１＋ｄ２ｉ）
１９／ ) ]２

（１２）

Ｂ（１０）（０）＝４６７７７５μ０ [Ｉ２１２－∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝１
（ｎｉ（５１２ｄ

１０
ｉ －

　　５７６０ｄ８ｉ ＋１３４４０ｄ
６
ｉ －８４００ｄ

４
ｉ ＋１２６０ｄ

２
ｉ －

　　２１）／（１＋ｄ２ｉ）
２３／２ ]） （１３）

Ｂ（１２）（０）＝４２５６７５２５μ０ [Ｉ３３２＋∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝１
（ｎｉ（１０２４ｄ

１２
ｉ －

　　１６８９６ｄ１０ｉ ＋６３３６０ｄ
８
ｉ－７３９２０ｄ

６
ｉ＋２７７２０ｄ

４
ｉ－

　　２７７２ｄ２ｉ ＋３３）／（１＋ｄ
２
ｉ）
２７／２ ]） （１４）

Ｂ（１４）（０）＝６３８５１２８７５μ０ [Ｉ －４２９２ ＋

　　 ∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝
(

１
ｎｉ（１６３８４ｄ

１４
ｉ －３７２７３６ｄ

１２
ｉ ＋

　　２０５００４８ｄ１０ｉ －３８４３８４０ｄ
８
ｉ ＋２６９０６８８ｄ

６
ｉ －

　　６７２６７２ｄ４ｉ＋４８０４８ｄ
２
ｉ－４２９）／（１＋ｄ

２
ｉ）
３１／ ) ]２

（１５）

Ｂ（１６）（０）＝９７６９２４６９８７５μ０ [Ｉ７１５２ ＋

　　 ∑
（Ｎ－１）／２

ｉ＝
(

１
ｎｉ（３２７６８ｄ

１６
ｉ －９８３０４０ｄ

１４
ｉ ＋

　　７４５４７２０ｄ１２ｉ －２０５００４８０ｄ
１０
ｉ ＋２３０６３０４０ｄ

８
ｉ－

　　１０７６２７５２ｄ６ｉ＋１９２１９２０ｄ
４
ｉ－１０２９６０ｄ

２
ｉ＋

　　７１５）／（１＋ｄ２ｉ）
３５／ ) ]２

（１６）

　　当 Ｎ为偶数时，去掉式（９）～式（１６）中括号
内的常数项并将 ｉ的取值范围改为０～Ｎ／２－１即
可得到 Ｂ（ｚ）在 ｚ＝０处的各阶导数。

当线圈个数 Ｎ为奇数时，共 Ｎ－１个未知量，
包括（Ｎ－１）／２个未知坐标 ｄｉ和（Ｎ－１）／２个未
知安匝比 ｎｉ。当线圈组数Ｎ为偶数时，也是Ｎ－１
个未知量，包括 Ｎ／２个未知坐标 ｄｉ和 Ｎ／２－１个
未知安匝比 ｎｉ。因此，无论奇数还是偶数个线圈，

都有 Ｎ－１个未知量，要确定这些未知数，需要解
含有 Ｎ－１个方程的方程组。为此，令式（８）中前
Ｎ－１个偶数阶导数为０，即
Ｂ（２）（０）＝０
Ｂ（４）（０）＝０


Ｂ（２（Ｎ－１））（０）＝
{

０

（１７）

由此，可计算任意个线圈形成的圆柱形线圈

组产生匀强磁场时的线圈参数，即线圈的轴向坐

标 ｄｉ和线圈的安匝比 ｎｉ。

２　理论参数与磁场均匀度分析

利用第１节给出的线圈参数计算方法，得到
了 Ｎ＝２～９的圆柱形线圈组的理论参数，如表 １
所示。由表１可以得到线圈组轴向尺寸（即 ｄｉ的
最大值与最小值之差）和线圈组最大安匝比（即

ｎｉ最大值）随线圈个数Ｎ的变化曲线，如图２所
表 １　圆柱形线圈组的理论参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌ

ｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍｓ

线圈

个数 Ｎ

各线圈到中心的

距离（坐标）ｄｉ

各线圈与中心

线圈的安匝比 ｎｉ

２ ±０．５Ｒ １

３ ０，±０．７６０１Ｒ １／１．８８１６

４ ±０．２４３２Ｒ，±０．９４０８Ｒ １／２．２６０４

５ ０，±０．４０９２Ｒ，±１．０８０１Ｒ １／１．２２３２／３．０００７

６
±０．１６２６Ｒ，±０．５３７０Ｒ，
±１．１９３９Ｒ

１／１．３４７７／３．４５５２

７
０，±０．２８６２Ｒ，±０．６４１６Ｒ，
±１．２９０２Ｒ

１／１．１０５８／１．５７５０／
４．１４６８

８
±０．１２２４Ｒ，±０．３８６７Ｒ，
±０．７３０３Ｒ，±１．３７３６Ｒ

１／１．１７３３／１．７３０５／
４．６３６０

９
０，±０．２２１１Ｒ，±０．４７１８Ｒ，
±０．８０７７Ｒ，±１．４４７３Ｒ

１／１．０６２３／１．２９５２／
１．９５５８／５．３０２８

图 ２　线圈组轴向尺寸和最大安匝比随线圈个数的变化

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍｓ’ａｘｉａｌｓｉｚｅａｎｄｍａｘｉｍｕｍ

ａｍｐｅｒｅｔｕｒｎｒａｔｉｏｗｉｔｈｃｏｉｌｎｕｍｂｅｒ

６５４
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示。可见，随着Ｎ从２增大到９，线圈组轴向尺寸从
Ｒ增大到２．８９４６Ｒ，且增大趋势逐渐变缓；线圈组最
大安匝比从１增大到５．３０２８，且基本呈线性增大。

为分析各线圈组产生磁场的均匀度，定义无

量纲磁场均匀度 ε为空间任一点轴向磁场分量
Ｂｚ相对中心磁场（ｒ＝０，ｚ＝０）的相对变化率的绝
对值，即

ε（ｒ，ｚ）＝ Ｂｚ（ｒ，ｚ）－Ｂ（０）
Ｂ（０）

（１８）

磁场均匀度 ε越小，表示磁场变化越小，磁场
越均匀。

根据表１中的线圈参数，由式（４）和式（１８）

计算出各线圈组在 ｒｚ平面产生的磁场均匀度分
布及其等高线，如图 ３所示。其中画出了 ε分别
为０．０１％、０．１％、１％和 １０％ ４条等高线。表 ２
列出了各线圈在 ｒｚ平面内 ε≤０．０１％和 ε≤
０．１％区域的面积以及 ｒ和 ｚ的取值范围。磁场
均匀区面积随线圈个数 Ｎ的变化曲线如图 ４所
示。从表 ２和图 ４可以看出，随着线圈个数的增
加，均匀区面积几乎线性增大。亥姆霍兹线圈

ε≤０．０１％ 和 ε≤０．１％ 区域的面积分别为
０．０６５Ｒ２和０．２０６Ｒ２；９线圈组 ε≤０．０１％和 ε≤
０．１％区域的面积分别为 １．９７９Ｒ２和 ２．５９５Ｒ２，分
别约为亥姆霍兹线圈的３０倍和１３倍。

图 ３　各线圈组产生磁场的均匀度等高线

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｆｏｒｅａｃｈｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍ

７５４



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

表 ２　各线圈组 ε≤０．０１％和 ε≤０．１％区域比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅａｃｈｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍ

ｂｅｔｗｅｅｎｒｅｇｉｏｎｓｏｆε≤０．０１％ ａｎｄε≤０．１％

线圈

个数 Ｎ

ε≤０．０１％区域 ε≤０．１％区域

ｚ／Ｒ

最大值

ｒ／Ｒ

最大值

面积／

Ｒ２
ｚ／Ｒ

最大值

ｒ／Ｒ

最大值

面积／

Ｒ２

２ ０．０９７ ０．１２３ ０．０６５ ０．１７３ ０．２１７ ０．２０６

３ ０．２２６ ０．２６７ ０．２７１ ０．３３６ ０．３８４ ０．５８４

４ ０．３５０ ０．３８７ ０．５６１ ０．４７８ ０．５０４ １．００１

５ ０．４５８ ０．４７９ ０．８７３ ０．５９７ ０．５８８ １．３９６

６ ０．５６３ ０．５４４ １．１７９ ０．７０１ ０．６４８ １．７５４

７ ０．６４９ ０．６０８ １．４６７ ０．７９１ ０．６９６ ２．０７４

８ ０．７１７ ０．６４５ １．７３３ ０．８６８ ０．７３１ ２．３５４

９ ０．７８９ ０．６７９ １．９７９ ０．９４０ ０．７５９ ２．５９５

图 ４　均匀区面积与线圈个数关系

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｕｎｉｆｏｒｍｒｅｇｉｏｎａｒｅａ

ｗｉｔｈｃｏｉｌｎｕｍｂｅｒ

３　线圈安匝比取整方法

在实际搭建圆柱形线圈组时，常要求各个线

圈由整数匝线圈组成且各匝线圈电流相等。本节

提出线圈安匝比取整的编程计算方法，用一系列

整数之比近似小数安匝比，并且在保证均匀区基

本不变的情况下线圈安匝数尽可能少。

假设线圈安匝比近似取整为 ｍ０／ｍ１／…／
ｍｍａｘ－１／ｍｍａｘ，其中 ｍ０为中心线圈安匝数，ｍｍａｘ为
最外侧线圈安匝数。当线圈个数 Ｎ为奇数时，
ｍａｘ＝（Ｎ－１）／２；当 Ｎ为偶数时，ｍａｘ＝Ｎ／２－１。
程序开始时，ｍ０从 １开始逐步增大，ｍｉ∈［?（１－
ｅ）ｎｉｍ０」，「（１＋ｅ）ｎｉｍ０?］，其中，ｅ为预期的相对
偏差（如０．０１），?（１－ｅ）ｎｉｍ０」表示取比（１－ｅ）·
ｎｉｍ０小的最大整数，「（１＋ｅ）ｎｉｍ０?表示取比（１＋
ｅ）ｎｉｍ０大的最小整数。ｍｉ取值从最小值开始，逐
步增大。由此可以得到一组安匝数，编程计算此

组安匝数对应的线圈产生的磁场均匀度 ε≤ε０区
域（ε０为预期磁场均匀度，如０．０１％）的面积Ｓ与
理想安匝比下的面积 Ｓ０之比 η＝Ｓ／Ｓ０，用 η来评
价取整结果与理想结果之间的接近程度。若 η＜
η０（η０为预期接近程度，如 ９５％），则计算下一组

安匝数。下一组安匝数为最外层安匝数加 １；当
最外层安匝数达到最大值时，次外层安匝数加 １，
最外层安匝数降为最小值；当最外层和次外层安

匝数都达到最大值时，次次外层安匝数加 １，最外
层和次外层安匝数都降为最小值；如此循环。若

η≥η０，则停止计算，此时的这组安匝数即为达到
理想面积 η０倍的最小整数安匝比。程序流程如
图５所示。取 ｅ＝０．０１，分别求 η０＝８５％、９５％、
９９％时的线圈最小整数安匝比，结果如表３所示。

文献［１４］中给出了 ３线圈系统的另一种近
似安匝比 １１１／５９／１１１，经过计算得到 ε≤０．０１％
区域的面积为 ０．２７１Ｒ２，达到了理想面积的
１００％。表３中给出的３线圈组安匝比３２／１７／３２，

ε≤０．０１％区域的面积也为 ０．２７１Ｒ２，二者得到的
磁场基本相同，但 ３２／１７／３２安匝数远少于 １１１／
５９／１１１，方便构建。文献［１５］中给出了 ４线圈系
统的另一种近似安匝比 ９／４／４／９，经过计算得到

ε≤０．０１％区域的面积为 ０．２９８Ｒ２，只达到理想面
积的 ５３．１２％，也小于表 ３给出的 ４线圈组的均
匀区面积，但远优于２线圈（亥姆霍兹线圈）的面
积 ０．０６５Ｒ２。文献［１６］中给出了 ８线圈系统的
另一种近似安匝比３４／１７／１２／１０／１０／１２／１７／３４，

图 ５　线圈安匝比取整程序流程图

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｏｇｒａｍｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｃｏｉｌａｍｐｅｒｅｔｕｒｎ

ｒａｔｉｏｒｏｕｎｄｉｎｇ

８５４
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表 ３　各线圈组在 η分别达到 ８５％、９５％和 ９９％时的最小整数安匝比及实际面积

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｉｎｉｍｕｍｉｎｔｅｇｅｒａｍｐｅｒｅｔｕｒｎｒａｔｉｏａｎｄａｃｔｕａｌａｒｅａｆｏｒｅａｃｈｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍｗｈｅｎηｉｓ

ｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎｏｒｅｑｕａｌｔｏ８５％，９５％ ａｎｄ９９％

线圈

个数 Ｎ

η≥８５％ η≥９５％ η≥９９％

最小整数安匝比
实际

面积／Ｒ２
最小整数安匝比

实际

面积／Ｒ２
最小整数安匝比

实际

面积／Ｒ２

２ １／１ ０．０６５ １／１ ０．０６５ １／１ ０．０６５

３ １５／８／１５ ０．２６２ １５／８／１５ ０．２６２ ３２／１７／３２ ０．２７１

４ ３４／１５／１５／３４ ０．５０１ ４３／１９／１９／４３ ０．５３４ ５２／２３／２３／５２ ０．５６１

５ ２７／１１／９／１１／２７ ０．８７３ ２７／１１／９／１１／２７ ０．８７３ ２７／１１／９／１１／２７ ０．８７３

６ ３８／１５／１１／１１／１５／３８ １．００７ １２１／４７／３５／３５／４７／１２１ １．１４７ １５９／６２／４６／４６／６２／１５９ １．１７１

７ １２４／４７／３３／３０／３３／４７／１２４ １．３６３ １８７／７１／５０／４５／５０／７１／１８７ １．４０３ １９５／７４／５２／４７／５２／７４／１９５ １．４６７

８ １８６／６９／４７／４０／４０／４７／６９／１８６ １．４８７ １９０／７１／４８／４１／４１／４８／７１／１９０ １．６４８ ２４１／９０／６１／５２／５２／６１／９０／２４１ １．７２７

９ １６４／６１／４０／３３／３１／３３／４０／６１／１６４ １．９１２ １６４／６１／４０／３３／３１／３３／４０／６１／１６４ １．９１２ ３８９／１４３／９５／７８／７３／７８／９５／１４３／３８９ １．９６０

经过计算得到 ε≤０．０１％区域的面积为０．３０５Ｒ２，
只达到理想面积的 １７．６％，远小于表 ３给出的 ８
线圈组几种近似安匝比的结果。

４　线圈组制作工艺产生的误差分析
在实际圆柱形线圈组中，组成线圈的导线直

径和导线间距等工艺参数会引起匀强磁场误差。

导线密绕时，可认为组成每个线圈的各匝导线之

间的间距为０，此时主要误差源是导线直径，导线
直径在上文的分析中均假设为 ０，实际中导线直
径为 。仿真计算时假设线圈由间距为 的细导
线（即直径为 ０）组成。以 ５线圈组为例，线圈半
径为 Ｒ，线圈整数匝数取 ２７／１１／９／１１／２７，实际制
作中线圈分布图如图 ６所示，组成每个线圈的各
匝导线密绕对称分布，每个线圈的中心匝导线分

别位于该线圈的理论位置 ｄｉ处，其余各匝导线
的位置分别为中心匝导线加上导线直径的相应整

图 ６　实际制作 ５线圈组线圈分布图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｉｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｐｒａｃｔｉｃａｌｆｉｖｅｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍ

数倍。计算 ／Ｒ在０～０．０１时 ε≤０．０１％区域的
面积，结果如图 ７所示。可以看出，当 ／Ｒ≤
０．００４时，均匀区面积都比较接近理想值。实际应
用中，以小型化原子陀螺仪为例，按照原子陀螺仪

结构尺寸和工作原理，半径 Ｒ＝１５ｍｍ的线圈组
在中心区域需产生１０μＴ的磁场。由此计算出单
匝线圈需要通入 ５．５ｍＡ电流，对应铜导线直径
≥０．０２９６ｍｍ。可选择直径 ＝０．０５６ｍｍ的铜
导线，此时 ／Ｒ＝０．００３７≤０．００４，因此可得到近
似理想情况的匀强磁场。

图 ７　５线圈组 ε≤０．０１％区域面积与 ／Ｒ关系

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｉｖｅｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍ’ｓｒｅｇｉｏｎａｒｅａ

（ε≤０．０１％）ｗｉｔｈ／Ｒ

５　结　论

本文利用轴向磁场的泰勒展开式，提出了由

半径相同的圆形线圈组成的、产生匀强磁场的圆

柱形线圈组在任意线圈数下各参数的计算方法，

并给出了９线圈以内的线圈参数，分析了这些线
圈产生磁场的均匀度和线圈参数变化趋势。针对

实际线圈组制作中产生的误差进行了仿真分析。

结果表明：

１）随着线圈个数从 ２增大到 ９，磁场均匀度
越来越高，均匀度小于等于 ０．０１％和 ０．１％的区
域面积都基本呈线性增大，９线圈组两区域的面

９５４
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积分别约为亥姆霍兹线圈的３０倍和１３倍。
２）随着线圈个数从 ２增大到 ９，线圈组最大

安匝比基本呈线性增大，线圈组轴向尺寸增大且

增大趋势逐渐变缓。

３）在要求各线圈电流相同的情况下，提出了
一种线圈安匝比取整的方法，给出了２～９线圈组
的安匝比取整结果。计算表明，相同线圈数下，设

计的线圈组产生磁场的均匀度优于已有文献，或

者在相同均匀度下设计的线圈安匝数比已有文

献少。

４）实际中用导线直接缠绕法制作线圈时，主
要误差源是导线直径，对于５线圈组，当导线直径
和线圈半径之比小于等于 ０．００４时，均匀区面积
接近理想值。

本文设计的圆柱形线圈组不仅可应用于原子

陀螺仪和原子磁强计等量子传感器，而且可应用

于精密测量和航空航天等领域其他需要产生高均

匀度磁场的系统。实际应用中，可根据自身对磁

场均匀度和线圈安匝比的要求，按照本文提出的

方法计算满足自身要求的线圈安匝数。
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ｐｒｅｓｅｎｔｅｄｗｈｅｎｉｎｔｅｇｅｒｃｏｉｌｔｕｒｎｓａｎｄｔｈｅｓａｍｅｃｕｒｒｅｎｔｉｎｅａｃｈｃｏｉｌｔｕｒｎａｒｅｒｅｑｕｉｒｅｄ，ａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｇｅｒａｍｐｅｒｅ
ｔｕｒｎｒａｔｉｏｓｏｆｔｗｏｃｏｉｌｔｏｎｉｎｅｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍｓａｒｅｇｉｖｅｎ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｏｆｏｕｒｃｏｉｌ
ｓｙｓｔｅｍｓｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈｏｓｅｉｎｏｔｈｅｒｐａｐｅｒｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｔｈｅｅｒｒｏｒｃａｕｓｅｄｂｙｆａｂｒｉｃａｔｉｏｎ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｎｐｒａｃｔｉｃａｌｆｉｖｅｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍｉｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｂｏｔｈｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｓｉｚｅ
ａｎｄｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｏｆｔｈｅｃｏｉｌｍｅｅｔｔｈｅｐｒａｃｔｉｃａｌｄｅｍａｎｄｏｆａｔｏｍｉｃｇｙｒｏｓｃｏｐｅａｎｄａｔｏｍｉｃｍａｇｎｅｔｏｍｅｔｅｒｗｈｅｎ
ｅｒｒｏｒｉｓｔａｋｅｎｉｎｔｏｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｉｌｓ；ｃｏｉｌｐａｒａｍｅｔｅｒ；ｃｏｉｌｓｙｓｔｅｍｓｄｅｓｉｇｎ；ｕｎｉｆｏｒｍ ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ；ｍａｇｎｅｔｉｃ
ｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０７１１１１：４６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０７１１．１１４６．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１２２７９０２）；ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆ

Ｃｈｉｎａ（２０１４ＡＡ１２３４０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｑｚｈｏｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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多星对合作目标的分布式协同导航滤波算法

李兆铭１，杨文革２，，丁丹２，廖育荣２

（１．装备学院 研究生院，北京 １０１４１６；　２．装备学院 光电装备系，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：针对多颗在轨卫星对空间合作目标的协同导航问题，提出了一种适用于协
同导航的分布式球面单形径向容积求积分卡尔曼滤波（ＤＳＳＲＣＱＫＦ）算法。为了计算非线性
滤波中的高斯加权积分，分别使用球面单形准则和二阶高斯拉盖尔求积分准则计算球面积分
和径向积分，提出了一种新的球面单形径向容积求积分准则。将该准则嵌入分布式卡尔曼滤
波框架中，结合协同导航的非线性数学模型，给出适用于协同导航的 ＤＳＳＲＣＱＫＦ算法，该算法
要求每颗导航星仅与其邻居星进行通信，通过数据的分布式融合实现对目标星轨道状态的一

致估计，从而避免了传统集中式处理中较高的通信和计算压力。仿真实验结果表明，与分布式

卡尔曼滤波相比，本文算法将对合作目标的实时定位精度提高了 １１ｍ，定速精度提高
了０．０２ｍ／ｓ，从而验证了本文算法的有效性。

关　键　词：分布式协同导航；容积卡尔曼滤波；球面单形；高斯拉盖尔求积分；非线
性系统

中图分类号：Ｖ２４９．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４６２０８

　　随着小卫星功能模块化、一箭多星和应急发
射等技术的发展，在轨卫星的数量急剧增加。而

传统地面测控站受布站位置的约束，无法提供连

续的测控能力。一旦小卫星的导航星座信号受到

干扰，而自身又不具备自主导航功能，则需要利用

天基测量信息为其提供一种应急导航能力。因

此，有必要研究利用多星测距对空间合作目标提

供协同导航的方法
［１２］
。

本文研究的协同导航方法在本质上属于多源

信息融合滤波问题，主要有集中式和分布式２种。
集中式滤波要求融合中心汇集所有节点的测量信

息，进行集中式数据处理，一般会对融合中心造成

较高的通信和计算压力，而且一旦该中心出现故

障，则容易导致系统崩溃。为了分散通信和计算

压力，降低节点故障对系统的影响，分布式滤波逐

渐成为研究的热点问题
［３］
。ＯｌｆａｔｉＳａｂｅｒ［４］建立了

一种分布式卡尔曼滤波（ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌ
ｔｅｒ，ＤＫＦ）计算框架，但该方法在实际工程应用中
容易受到系统非线性因素的限制。进而，Ｂａｔｔｉｓ
ｔｅｌｌｉ和 Ｃｈｉｓｃｉ［５］提出了适用于非线性系统的分布
式扩展卡尔曼滤波（ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎ
Ｆｉｌｔｅｒ，ＤＥＫＦ）。然而，ＤＥＫＦ对非线性系统的一阶
线性化近似精度较低，并且需要计算系统的雅可

比矩阵。为了提高非线性系统滤波精度，学者们

相继提出了无迹卡尔曼滤波（ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎ
Ｆｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）［６］和容积卡尔曼滤波（ＣｕｂａｔｕｒｅＫａｌ
ｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＣＫＦ）［７］。其中，ＣＫＦ将非线性高斯加
权积分分解为球面积分和径向积分，并采用一组

等权值的容积点计算非线性高斯加权积分，具有

比 ＥＫＦ和 ＵＫＦ更高的滤波精度和数值计算稳定

Administrator
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　第 ３期 李兆铭，等：多星对合作目标的分布式协同导航滤波算法

性
［８］
，已在工程中取得广泛的应用

［９１０］
。Ｗａｎｇ

等
［１１］
采用正则单形变换群计算球面积分，提出了

球面单形径向容积卡尔曼滤波（ＳｐｈｅｒｉｃａｌＳｉｍ
ｐｌｅｘＲａｄｉａｌＣｕｂａｔｕｒｅＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＳＳＲＣＫＦ），并
且指出球面单形准则具有比 ＣＫＦ中的球面准则
更高的精度。然而，ＣＫＦ和 ＳＳＲＣＫＦ２种方法均
采用矩匹配法计算径向积分，而该方法无法保证

径向积分计算的最优性。为了提高径向积分精

度，Ｓｈｏｖａｎ和 Ｓｗａｔｉ［１２］提出一种容积求积分卡尔
曼 滤 波 （Ｃｕｂａｔｕｒｅ Ｑｕａｄｒａｔｕｒｅ Ｋａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ，
ＣＱＫＦ），其采用高阶高斯拉盖尔求积分准则计算
径向积分，具有比矩匹配法更高的精度。然而，上

述非线性滤波需要向分布式滤波中推广。

本文将球面单形准则与高斯拉盖尔求积分
准则相结合，提出了一种新的球面单形径向容积
求积分准则，将该准则嵌入 ＤＫＦ框架，得到了一
种适用于非线性系统的分布式球面单形径向容
积求积分卡尔曼滤波（ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＳｐｈｅｒｉｃａｌＳｉｍ
ｐｌｅｘＲａｄｉａｌＣｕｂａｔｕｒｅＱｕａｄｒａｔｕｒｅＫａｌｍａｎ Ｆｉｌｔｅｒ，
ＤＳＳＲＣＱＫＦ）算法，并将该算法应用于解决多颗卫
星对空间合作目标的协同导航问题，仿真实验结

果验证了本文算法的有效性。

１　分布式协同导航数学模型

用导航星表示自身具备自主导航能力的卫

星，用目标星表示空间合作目标，协同导航示意图

如图１所示。ｓ个导航星处在一个分布式通信网
络中，使用无向图 Ｇ＝（Ｖ，Ｅ）对该通信网络进行
建模

［１３］
。其中，Ｖ＝｛１，２，…，ｓ｝为导航星集合，

图 １　分布式协同导航示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

Ｅ＝｛（ｄ，ｑ） ｄ，ｑ∈Ｖ｝为通信链路集合。当导航
星 ｄ和 ｑ之间可以通信时，（ｄ，ｑ）∈Ｅ，此时称导
航星 ｄ和 ｑ互为邻居星。导航星 ｄ的邻居星集合
用 Ｎｄ表示，同时记 Ｊｄ＝Ｎｄ∪（ｄ）为邻居星集与自
身的并集。假设每个导航星均具备对目标星的测

距能力，通过与其邻居星的分布式数据融合实现

对目标星的协同一致定轨。

１．１　协同导航状态方程
地球 Ｊ２项非球形摄动是卫星所受到的最主

要的摄动力。在 Ｊ２０００地心惯性坐标系中，考虑
Ｊ２项摄动影响，卫星的轨道动力学模型为

［１４］

ｘ＝ｖｘ

ｙ＝ｖｙ

ｚ＝ｖｚ

ｖｘ＝
μｘ
ρ３
Ｊ２
Ｒｅ( )ρ

２

７．５ｚ
２

ρ２
－１．( )５－[ ]１＋ｆｘ

ｖｙ＝
μｙ
ρ３
Ｊ２
Ｒｅ( )ρ

２

７．５ｚ
２

ρ２
－１．( )５－[ ]１＋ｆｙ

ｖｚ＝
μｚ
ρ３
Ｊ２
Ｒｅ( )ρ

２

７．５ｚ
２

ρ２
－４．( )５－[ ]１＋ｆｚ

ρ＝ ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡

























２

（１）

式中：Ｘ＝（ｘ ｙ ｚ ｖｘ ｖｙ ｖｚ）Ｔ为卫星的轨道

状态；Ｊ２为带谐项系数；μ为地球引力常数；Ｒｅ为

地球半径；（ｆｘ ｆｙ ｆｚ）Ｔ为地球高阶非球形摄动、

三体引力摄动和太阳光压摄动等摄动之和在３个
坐标轴上的分量，在研究中可以等效成零均值的

高斯白噪声。

用四阶龙格库塔法可以将式（１）写成如下离
散状态方程的形式：

Ｘｋ＝ｆ（Ｘｋ－１）＋ｗｋ－１ （２）

式中：Ｘｋ＝（ｘｋ ｙｋ ｚｋ ｖｘ，ｋ ｖｙ，ｋ ｖｚ，ｋ）Ｔ为 ｋ时

刻的轨道状态；ｗｋ为系统噪声。
１．２　协同导航量测方程

使用微波测距技术可以直接测量目标星与导

航星 ｄ之间的径向距离 Ｒｄ，设导航星 ｄ的轨道位

置为（ｘｄ ｙｄ ｚｄ）Ｔ，则测量值与轨道状态 Ｘ有如

下几何关系：

Ｒｄ＝ （ｘ－ｘｄ）
２＋（ｙ－ｙｄ）

２＋（ｚ－ｚｄ）槡
２

（３）
将式（３）的几何关系写成如下离散量测方程

的形式：

ｚｄ，ｋ＝ｈ（Ｘｋ）＋ｖｄ，ｋ （４）
式中：ｚｄ，ｋ为 ｋ时刻的量测值；ｖｄ，ｋ为量测噪声。
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２　分布式协同导航滤波算法
２．１　球面单形径向容积求积分准则

考虑积分 Ｉ（ｆ）＝∫Ｒｎｆ（ｘ）ｅ－ｘ
Ｔｘｄｘ，令 ｘ＝ｒｙ，ｙ

满足 ｙＴｙ＝１为单位球体表面，ｒ≥０为球体半径，
则 Ｉ（ｆ）可以分解为如下球面积分 Ｓ（ｒ）和径向积
分 Ｒ［７］：

Ｓ（ｒ）＝∫Ｕｎｆ（ｒｙ）ｄσ（ｙ） （５）

Ｒ＝∫０
∞

Ｓ（ｒ）ｒｎ－１ｅ－ｒ２ｄｒ （６）

式中：Ｕｎ为单位球体表面；σ（ｙ）为面积分元素。
一般难以得到积分 Ｓ（ｒ）和 Ｒ的解析解，因此

考虑采用数值积分的方法对其进行近似。由文献

［１１，１５］可知，可以采用如下由 ２ｎ＋２个积分点
构成的三阶球面单形准则对球面积分进行近似：

Ｓ（ｒ）＝
Ｔｎ

２（ｎ＋１）∑
ｎ＋１

ｌ＝１
（ｆ（ｒａｌ）＋ｆ（－ｒａｌ）） （７）

式中：Ｔｎ＝２ π槡
ｎ／Γ（ｎ／２）为 ｎ维单位球面的表面

积，Γ（ｚ） ＝∫０
∞

ｅ－ｔｔｚ－１ｄｔ为 Ｇａｍｍａ函数；ａｌ＝

［ａｌ，１ ａｌ，２ … ａｌ，ｎ］Ｔ，ｌ＝１，２，…，ｎ＋１为 ｎ维
单形的顶点，其元素定义为

ａｌ，ｍ ＝

－ ｎ＋１
ｎ（ｎ－ｍ＋２）（ｎ－ｍ＋１槡 ）

　 ｍ ＜ｌ

０ ｍ ＞ｌ

（ｎ＋１）（ｎ－ｌ＋１）
ｎ（ｎ－ｌ＋２槡 ）











 ｍ ＝ｌ

（８）

　　对径向积分 Ｒ＝∫０
∞

Ｓ（ｒ）ｒｎ－１ｅ－ｒ２ｄｒ，令 ｒ２＝ｔ，

得到 ｒ＝槡ｔ，进而得 Ｒ ＝ １
２∫０

∞

Ｓ
槡( )ｔｔ

ｎ－２
２ ｅ－ｔｄｔ，令

ｇ（ｔ）＝Ｓ（槡ｔ），β＝
ｎ－２
２
，则 Ｒ＝ １

２∫０
∞

ｇ（ｔ）ｔβｅ－ｔｄｔ，

采用如下高斯拉盖尔求积分准则对 Ｒ中的积分
项进行近似处理

［１２］
：

∫０
∞

ｇ（ｔ）ｔβｅ－ｔｄｔ≈∑
ｐ

ｊ＝１
Ａｊｇ（ｔｊ） （９）

式中：ｔｊ为求积分点；Ａｊ为对应的权值。求积分点
可以由如下 ｐ阶切比雪夫拉盖尔多项式［１２］

的解

求得：

Ｌβｐ（ｔ）＝（－１）
ｐｔ－βｅｔｄ

ｐ

ｄｔｐ
（ｔβ＋ｐｅ－ｔ）＝０ （１０）

相应的权值可以由式（１１）解得：

Ａｊ＝
ｐ！Γ（β＋ｐ＋１）

ｔｊ（Ｌ
·
β
ｐ（ｔｊ））

２
（１１）

该准则的近似精度取决于求积分点的个数，

当 ｐ＝２时可以得到

Ｒ＝１
２
（Ａ１Ｓ（ ｔ槡１）＋Ａ２Ｓ（ ｔ槡２）） （１２）

由式（１０）、式（１１）解得 ｔ１、Ａ１、ｔ２和 Ａ２的值为

ｔ１ ＝
ｎ
２
＋１＋ ｎ

２
＋

槡
１

Ａ１ ＝
ｎΓ ｎ( )２

２ｎ＋４＋２ ２ｎ＋槡 ４

ｔ２ ＝
ｎ
２
＋１－ ｎ

２
＋

槡
１

Ａ２ ＝
ｎΓ ｎ( )２

２ｎ＋４－２ ２ｎ＋槡





















４

（１３）

非线性卡尔曼滤波的核心是计算高斯加权积

分 ＩＮ ＝∫Ｒｎｆ（ｘ）Ｎ（ｘ；珔ｘ，Ｐｘ）ｄｘ，Ｎ（·）为高斯概率
密度函数，且变量 ｘ的均值为 珔ｘ，协方差矩阵为
Ｐｘ。该积分具有如下恒等形式

［７］
：

ＩＮ ＝
１

π槡
ｎ∫Ｒｎｆ（２Ｐ槡 ｘｘ＋珔ｘ）ｅ

－ｘＴｘｄｘ （１４）

结合式（１２）和 ｔ１、ｔ２、Ａ１、Ａ２，可以得到如下计
算 ＩＮ的球面单形径向容积求积分准则：

ＩＮ ＝
ｎ

４（ｎ＋１）（ｎ＋２＋ ２ｎ＋槡 ４）
·

　　∑
ｎ＋１

ｉ＝
(

１
(ｆ珔ｘ＋ （ｎ＋２＋ ２ｎ＋槡 ４）Ｐ槡 ｘａ)ｉ ＋

　　 (ｆ珔ｘ－ （ｎ＋２＋ ２ｎ＋槡 ４）Ｐ槡 ｘａ) )ｉ ＋

　　 ｎ
４（ｎ＋１）（ｎ＋２－ ２ｎ＋槡 ４）

·

　　∑
ｎ＋１

ｉ＝
(

１
(ｆ珔ｘ＋ （ｎ＋２－ ２ｎ＋槡 ４）Ｐ槡 ｘａ)ｉ ＋

　　 (ｆ珔ｘ－ （ｎ＋２－ ２ｎ＋槡 ４）Ｐ槡 ｘａ) )ｉ （１５）

特别的，当式（９）中的 ｐ＝１时，可以解得 ｔ１＝
ｎ／２，Ａ１＝Γ（ｎ／２），进而可推导出文献［１１，１５］中
的球面单形径向容积准则。由此可见，本文提出
的球面单形径向容积求积分准则的精度要高于
球面单形径向容积准则。

用 ａ＝［ａ１ ａ２ … ａｎ＋１］表示由 ａｌ组成的

矩阵，用［·］ｉ表示矩阵的第 ｉ列，利用准则

式（１５）构造容积点ｘ^（ｉ）和权值 ωｉ分别为

４６４
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ｘ^（ｉ）＝

珔ｘ＋ （ｎ＋２＋ ２ｎ＋槡 ４）Ｐ槡 ｘ［ａ －ａ］ｉ
　　ｉ＝１，２，…，２ｎ＋２

珔ｘ＋ （ｎ＋２－ ２ｎ＋槡 ４）Ｐ槡 ｘ［ａ －ａ］ｉ－２ｎ－２
　　ｉ＝２ｎ＋３，２ｎ＋４，…，４ｎ＋













４
（１６）

ωｉ ＝

ｎ
４（ｎ＋１）（ｎ＋２＋ ２ｎ＋槡 ４）
　　ｉ＝１，２，…，２ｎ＋２

ｎ
４（ｎ＋１）（ｎ＋２－ ２ｎ＋槡 ４）
　　ｉ＝２ｎ＋３，２ｎ＋４，…，４ｎ＋















４

（１７）

２．２　ＤＳＳＲＣＱＫＦ算法
由状态方程式（２）和量测方程式（４）构成如

下滤波系统方程，为了使算法研究更具有一般性，

考虑状态向量 ｘｋ∈Ｒ
ｎ
，量测向量 ｚｋ∈Ｒ

ｃ
，同时为

了使公式的表述更为简洁，在没有歧义的情况下

省略下标 ｄ。
ｘｋ ＝ｆ（ｘｋ－１）＋ｗｋ
ｚｋ ＝ｈ（ｘｋ）＋ｖ

{
ｋ

（１８）

式中：ｗｋ和 ｖｋ为不相关的零均值高斯白噪声，其
协方差矩阵分别为 Ｑｋ和 Ｒｋ。利用统计线性误差
传播方法可以得到交叉协方差矩阵 Ｐｘｚ的等价表

达式 Ｐｘｚ≈Ｐ
－
ｋＨ

Ｔ
ｋ，从而定义伪观测矩阵Ｈ

⌒

ｋ＝Ｐ
Ｔ
ｘｚ·

（Ｐ－ｋ）
－１
，将式（１６）和式（１７）所示的容积点和权

值嵌入 ＤＥＫＦ［５］的更新过程可以得到如下 ＤＳＳ
ＲＣＱＫＦ算法，具体计算步骤如下：

步骤１　滤波初始化。

ｘ^＋０ ＝Ｅ（ｘ０）

Ｐ＋０ ＝Ｅ（（ｘ０－ｘ^
＋
０）（ｘ０－ｘ^

＋
０）

Ｔ{
）

（１９）

循环 ｋ＝１，２，…，完成以下步骤。

步骤 ２　时间更新。分别利用ｘ^＋ｋ－１和 Ｐ
＋
ｋ－１代

替式（１６）中的 珔ｘ和 Ｐｘ计算容积点 ｘ^
（ｉ）
ｋ－１，并利用

ｆ（·）计算其非线性传递：

Ｘ（ｉ）ｋ ＝ｆ（ｘ^（ｉ）ｋ－１） （２０）

按照式（１７）中 ωｉ的取值加权合并 Ｘ
（ｉ）
ｋ 得到

先验状态估计值ｘ^－ｋ：

ｘ^－ｋ ＝∑
４ｎ＋４

ｉ＝１
（ωｉＸ

（ｉ）
ｋ ） （２１）

计算先验状态协方差矩阵 Ｐ－ｋ：

Ｐ－ｋ ＝∑
４ｎ＋４

ｉ＝１
（ωｉ（Ｘ

（ｉ）
ｋ －ｘ^－ｋ）（Ｘ

（ｉ）
ｋ －ｘ^－ｋ）

Ｔ
）＋Ｑｋ－１

（２２）

步骤３　量测更新。分别利用ｘ^－ｋ 和 Ｐ
－
ｋ 代替

式（１６）中的 珔ｘ和 Ｐｘ计算容积点 ｘ^
（ｉ）
ｋ ，并利用

ｈ（·）计算其非线性传递：

Ｚ（ｉ）ｋ ＝ｈ（ｘ^
（ｉ）
ｋ ） （２３）

按照式（１７）中 ωｉ的取值加权合并 Ｚ
（ｉ）
ｋ 得到

量测预测值ｚ^ｋ：

ｚ^ｋ ＝∑
４ｎ＋４

ｉ＝１
（ωｉＺ

（ｉ）
ｋ ） （２４）

计算交叉协方差矩阵 Ｐｘｚ：

Ｐｘｚ＝∑
４ｎ＋４

ｉ＝１
（ωｉ（ｘ^

（ｉ）
ｋ －ｘ^－ｋ）（Ｚ

（ｉ）
ｋ －ｚ^ｋ）

Ｔ
） （２５）

步骤４　与邻居星进行信息交互。向邻居星

发送信息 ｍｋ＝（ｉｋ Ｉｋ ｘ^－ｋ），并从邻居星接收信

息，其中，Ｉｋ和 ｉｋ定义为

Ｉｋ ＝Ｈ
⌒ Ｔ
ｋＲ

－１
ｋ Ｈ

⌒

ｋ ＝（Ｐ
－
ｋ）

－１ＰｘｚＲ
－１
ｋＰ

Ｔ
ｘｚ（Ｐ

－
ｋ）

－１

ｉｋ＝Ｈ
⌒ Ｔ
ｋＲ

－１
ｋ（εｋ＋Ｈ

⌒

ｋｘ^
－
ｋ）＝

　　（Ｐ－ｋ）
－１ＰｘｚＲ

－１
ｋ［εｋ＋Ｐ

Ｔ
ｘｚ（Ｐ

－
ｋ）

－１ｘ^－ｋ
{

］

（２６）

式中：εｋ＝ｚｋ－ｚ^ｋ为滤波新息；Ｒｋ为量测误差协方
差矩阵。

步骤５　对接收到的信息进行融合。

ｄｋ ＝∑
ｊ∈Ｊｄ

ｉｊ，ｋ

Ｓｋ＝∑
ｊ∈Ｊｄ

Ｉｊ，
{

ｋ

（２７）

　　步骤 ６　状态更新。计算后验协方差矩
阵 Ｐ＋ｋ：

Ｐ＋ｋ ＝［（Ｐ
－
ｋ）

－１＋Ｓｋ］
－１

（２８）

计算后验状态估计ｘ^＋ｋ：

ｘ^＋ｋ ＝ｘ^
－
ｋ ＋Ｐ

＋
ｋ（ｄｋ－Ｓｋｘ^

－
ｋ）＋γＰ

－
ｋ∑
ｊ∈Ｎｄ

（ｘ^－ｊ，ｋ－ｘ^
－
ｋ）

（２９）

式中：γ＝ ε
１＋ Ｐ－ｋ Ｆ

，ε为一个小量，· Ｆ为矩阵

的 Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ范数。
从式（１８）可以看出，本文算法并没有对非线

性函数的具体形式进行约束，因此 ＤＳＳＲＣＱＫＦ算
法不仅适用于本文所述的多星对合作目标的协同

导航问题，同样可以应用于传感器网络目标跟踪、

编队卫星协同导航和地基测控协同定轨等非线性

系统协同滤波问题。

３　仿真实验

图２为某型号卫星的地面实验模拟器，其上
运行的高精度轨道预报算法经过实际飞行任务的

检验，是可靠的仿真实验数据来源。仿真中考虑

５６４
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４颗导航星和 １颗目标星，其轨道六根数见表 １。

仿真时间为 １Ｊｕｌ２０１６１２：００：００／ＵＴＣ至 １Ｊｕｌ

２０１６１３：３０：００／ＵＴＣ，４颗导航星间的通信拓扑关
系如图３所示，假设星间测距精度为２０ｍ。

滤波初值为

ｘ^＋０ ＝（４９９８１１１　１４９８１０９８　４６７９４４８

　　 －４５２８９３９　１７１５）Ｔ

初始协方差矩阵为

Ｐ＋０ ＝ｄｉａｇ（１０
６ １０６ １０６ １０３ １０３ １０３）

对比本文提出的 ＤＳＳＲＣＱＫＦ算法与 ＤＥＫＦ
算法，参数 ε取为０．０１，用均方根误差（ＲＭＳＥ）描
述导航星对目标星的实时定轨精度，运行 ２００次
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真，仿真结果如图 ４～图 ７所示。
统计平均定轨 ＲＭＳＥ，并分别列于表２和表３。从
仿真结果可以看出，本文 ＤＳＳＲＣＱＫＦ算法实时
定位精度约为１９ｍ，定速精度约为１．７１ｍ／ｓ，而

图 ２　卫星地面实验模拟器

Ｆｉｇ．２　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｍｕｌａｔｏｒｆｏｒｇｒｏｕｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

表 １　卫星轨道六根数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｘｏｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

卫　星
半长轴／
ｋｍ

偏 心 率

轨道

倾角／
（°）

升交点

赤经／
（°）

近地点

幅角／
（°）

真近

点角／
（°）

目标星 １６３７８．１ ０ ２７ ３５ ３０ １０

导航星１１５３７８．１ ０ ４５ ６０ ０ ０

导航星２１５３７８．１ ０ １０ ６０ １５ ２０

导航星３１５３７８．１ ０ ３８ ６０ ２０ ０

导航星４１５３７８．１ ０ ７０ ６０ ３０ ０

图 ３　４颗导航星间的通信拓扑结构

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｍｏｎｇｆｏｕｒ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

图 ４　导航星 １对目标星的实时定轨 ＲＭＳＥ

Ｆｉｇ．４　ＲｅａｌｔｉｍｅｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎＲＭＳＥｏｆ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅ１ｔｏｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图 ５　导航星 ２对目标星的实时定轨 ＲＭＳＥ

Ｆｉｇ．５　ＲｅａｌｔｉｍｅｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎＲＭＳＥｏｆ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅ２ｔｏｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

６６４
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图 ６　导航星 ３对目标星的实时定轨 ＲＭＳＥ

Ｆｉｇ．６　ＲｅａｌｔｉｍｅｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎＲＭＳＥｏｆ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅ３ｔｏｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图 ７　导航星 ４对目标星的实时定轨 ＲＭＳＥ

Ｆｉｇ．７　ＲｅａｌｔｉｍｅｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎＲＭＳＥｏｆ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅ４ｔｏｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

表 ２　协同导航平均定位 ＲＭＳＥ

Ｔａｂｌｅ２　ＭｅａｎｐｏｓｉｔｉｏｎＲＭＳＥｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

导 航 星
平均定位 ＲＭＳＥ／ｍ

ＤＥＫＦ ＤＳＳＲＣＱＫＦ

导航星１ ３０．７７５ １８．６３３

导航星２ ３０．６７９ １８．１６６

导航星３ ３１．４５６ １８．９６９

导航星４ ３０．３９３ １８．１８９

表 ３　协同导航平均定速 ＲＭＳＥ

Ｔａｂｌｅ３　ＭｅａｎｖｅｌｏｃｉｔｙＲＭＳＥｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

导 航 星
平均定速 ＲＭＳＥ／（ｍ·ｓ－１）

ＤＥＫＦ ＤＳＳＲＣＱＫＦ

导航星１ １．７２６ １．７０８

导航星２ １．７２７ １．７０９

导航星３ １．７２７ １．７０９

导航星４ １．７２５ １．７０６

ＤＥＫＦ算法定位精度约为 ３０ｍ，定速精度约为
１．７３ｍ／ｓ，从而表明本文算法具有更高的导航精
度。对于多星协同导航问题，２种算法通过导航
星间的分布式通信与数据融合，均可实现对目标

星轨道状态的一致估计。每颗导航星的估计结果

基本相同，结果间细微的差别主要由系统的非线

性引起，因为在非线性卡尔曼滤波中，假设后验概

率密度服从高斯分布，本质上是一种次优滤波方

法，无法像线性卡尔曼滤波一样得到理论上的最

优估计。而且为了将非线性卡尔曼滤波嵌入分布

式滤波中而引入的伪观测矩阵同样会带来一些误

差，但每颗导航星估计值间的差别在应用中是可

以接受的。从导航星间的通信拓扑结构可以看

出，每颗导航星仅与其邻居星通信，滤波中间数据

在整个无线网络中分布式流动，从而避免了将所

有数据发送到融合中心的集中式处理，提高了系

统的灵活性。

４　结　论

１）本文将球面单形准则与高斯拉盖尔求积
分准则相结合，提出一种新的球面单形径向容积
求积分准则，并将该准则嵌入 ＤＫＦ框架，得到一
种适用于多星对空间目标协同导航的 ＤＳＳＲＣＱＫＦ
算法。该算法要求每颗导航星仅与其邻居星进行

通信和数据融合，通过数据的分布式流动实现对

目标星轨道状态的一致估计，从而避免了传统集

中式处理中较高的通信和计算压力。

２）仿真实验结果表明，本文 ＤＳＳＲＣＱＫＦ算
法中各导航星对目标星的实时定位精度约为

１９ｍ，定速精度约为１．７１ｍ／ｓ。ＤＥＫＦ算法中各导
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航星对目标星的定位精度约为 ３０ｍ，定速精度约
为１．７３ｍ／ｓ，相比之下本文算法将定位精度提高
了１１ｍ，定速精度提高了０．０２ｍ／ｓ，从而验证了本
文算法的有效性。

３）本文提出的 ＤＳＳＲＣＱＫＦ算法还可以进一
步应用于其他非线性系统协同滤波问题。
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一种跨声速定常流场求解加速方法

乔磊１，白俊强１，邱亚松１，，华俊１，２，张扬３

（１．西北工业大学 航空学院，西安 ７１００７２；　２．中国航空工业集团有限公司 中国航空研究院，北京 １０００１２；

３．西安交通大学 航天航空学院，西安 ７１００４９）

　　摘　　　要：跨声速定常流场的隐式求解相当于使用牛顿迭代法求解一个非线性方程
组。为满足牛顿迭代收敛性的要求，通常需要对所求解问题进行全局化处理。在同伦延拓的

框架内，提出了一种基于拉普拉斯算子的方程延拓方法，提高了定常流场隐式求解收敛速度。

针对定常流场通常初始化为均匀来流的特点，一方面利用拉普拉斯算子的椭圆性加快边界条

件信息向流场内部的传播，另一方面利用拉普拉斯算子的线性和正定性改善延拓问题的正则

性，综合两者增加拟牛顿算法的稳定性，提高可用 ＣＦＬ数，最终达到提高流场求解效率的目
的。由于流场问题的复杂性和非线性，难以通过理论分析得出先验的最优非线性求解策略。

因此，通过无黏 ＮＡＣＡ００１２翼型、湍流 ＲＡＥ２８２２翼型和三维 ＯＮＥＲＡＭ６机翼等算例的数值实
验，研究了拉普拉斯项参数对收敛效率的影响，给出了效率较优的参数组合，验证了本文方法

在跨声速情况下相对于经典伪时间推进法可以节约２０％以上的 ＣＰＵ计算时间。
关　键　词：非线性方程；隐式格式；牛顿法；空气动力学；跨声速；定常流动
中图分类号：Ｖ２２１．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４７０１０

　　在飞行器和风力机械气动特性的评估和优化
设计中，需要进行大量的定常流动模拟。在非定

常数值模拟中，需要用定常流动的解作为初始解。

因此，提高定常流场数值模拟的效率，可以使计算

流体力学方法在气动外形设计应用中发挥更有力

的作用。目前，常用的定常流动问题的控制方程

是定常可压缩雷诺平均纳维斯托克斯（Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
ＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，ＲＡＮＳ）方程，此方程是一
个由对流项主导的非线性偏微分方程组，其求解分

为显式和隐式２种方法。由于定常问题不需要考
虑时间精度，隐式解法得以充分发挥其稳定性强、

计算效率高的优点，因而得到了广泛的应用。

隐式解法的实质是非线性方程的牛顿迭代解

法。牛顿迭代的优点是可以实现快速的平方收

敛，但是要求初值足够接近方程的解才能避免发

散。在实际应用中，一般情况下在迭代开始前是

无法获得足够接近真实解的初值的。在外流流场

模拟中，定常计算的初值通常为按自由来流条件

设定的一个均匀场，直接应用牛顿解法往往会导

致求解发散。因此，研究者们发展了多种类型的

牛顿迭代全局化方法。

针对非线性问题的牛顿迭代全局化方法可以

分为２种类型。第一类是不涉及非线性问题本身
的方法。在这类方法中，比较常见的有网格序列

法
［１２］
和线性搜索法

［３４］
。这类方法不是本文研

究的重点，故不做深入介绍。因为这些方法独立

于非线性问题本身，所以可以与本文所讨论的方

法叠加使用，构造进一步提高求解效率的方法。

另外一类方法是与非线性问题本身相关的。这类

方法是通过修改所要求解的问题，保证迭代的收

Administrator
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　第 ３期 乔磊，等：一种跨声速定常流场求解加速方法

敛。针对定常流场模拟问题，这类方法的典型代

表有边界松弛（ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｒｅｌａｘａｔｉｏｎ）法和
方程延拓（ｅｑｕａｔｉｏｎｃｏｎｔｉｎｕａｔｉｏｎ）法［５］

。在均匀初

始解中，求解域内部残差全部为零。在物面边界

处，由于边界条件（无滑移或无穿透条件）的存

在，会产生一个阶跃型非零残差。针对这一特点，

边界松弛法通过逐步施加边界条件，降低迭代的

不稳定性。Ｌｙｒａ［６］和 Ｋｕｚｍｉｎ［７８］等对边界松弛法
有较多的研究和应用。

在方程延拓法中，最为常见的就是经典的伪

时间推进法（ＰｓｅｕｄｏＴｉｍｅＭａｒｃｈｉｎｇ，ＰＴＭ）。方程
延拓法是指在控制方程中引入额外的项，得到性

质改善的近似方程。然后逐次求解拓项系数不断

减少的近似方程，逼近原方程的解。由于这种延

拓处理不改变非线性迭代的起点和终点，所以此

类延拓方法又被称为同伦延拓。伪时间推进法作

为一种方程延拓法，在定常控制方程中引入了

一个时间项，随着求解的收敛时间项的作用逐渐

消失。对于隐式方法，伪时间项使控制方程雅可

比矩阵的非奇异性和对角占优得到增强，保证了

隐式迭代稳定性。作为一种经典方法，伪时间推

进法得到了非常广泛的应用，也有很多研究和发

展。Ｃｏｆｆｅｙ等［９］
提出了一种差分代数方程形式的

时间推进法，提高了可压缩燃烧问题的收敛速度。

Ｋｅｌｌｅｙ等［１０］
提出了一种带约束的伪时间推进法，

提高了迭代的稳定性。Ｃｅｚｅ和 Ｆｉｄｋｏｗｓｋｉ［１１１２］提
出了一种针对非物理解的罚函数法，以提高伪时

间推进法的鲁棒性，降低迭代发散的几率，从而提

高计算效率。

在方程延拓法中，还有一类基于黏性或人工

耗散的方法。这种方法在计算流体力学发展的早

期就被用于定常流场的计算。Ｙｏｕｎｇ等提出了用
于加速全速势方程收敛的黏性松弛法

［１３］
。Ｈｉｃｋ

ｅｎ等对比了黏性延拓和伪时间推进法在定常
ＲＡＮＳ方程求解中的效率和稳定性，认为“黏性延
拓法”具有较高的鲁棒性和效率，是伪时间推进

法的一种可能的替代方法”
［１４１５］

。在计算流体力

学领域以外，Ｐｏｌｌｏｃｋ发表了一种针对线性对流输
运方程的，通过拉普拉斯算子解决由于解中不光

滑成分而导致病态雅可比的问题
［１６］
。黏性延拓

法中还有一种雷诺数延拓法
［１７］
。这种方法非常

便于实现，需要做的就是从一个较低的雷诺数开

始定常迭代，这样较大的物理黏性会使问题具有

足够的耗散从而保持稳定。根据 Ｈｉｃｋｅｎ和 Ｚｉｎｇｇ
的研究结论

［１５］
，这种方法存在一个不足，就是

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程的物理黏性不涉及连续方程，

所以增稳作用比较有限。

通常外流流场定常模拟的迭代过程就是把绕

流物体的壁面边界对流动的影响传播到流场内部

的过程。从这方面考虑，黏性延拓法有助于改善

非线性求解部分的效率。然而，在牛顿迭代中，延

拓项会对雅可比矩阵的性质产生直接影响，从这

个角度看，伪时间法带来的较强的对角占优特性

又相对更具有优势。为综合利用两者的优势，本

文提出了一种拉普拉斯增稳伪时间推进（Ｌａｐｌａ
ｃｉａｎｓｔａｂｉｌｉｚｅｄＰｓｅｕｄｏＴｉｍｅＭａｒｃｈｉｎｇ，ＬＰＴＭ）法。
通过引入拉普拉斯算子增加方程的稳定性，提高

可用的 ＣＦＬ数，达到加速收敛、节约计算时间的
目的。

本文首先介绍了控制方程和牛顿迭代法等工

作基础，然后详细阐述了拉普拉斯增稳的迭代思

路，分析其与经典伪时间推进法的优缺点，并给出

了 ＬＴＰＭ 法的实现细节，最后，通过无黏 ＮＡ
ＣＡ００１２翼型、湍流 ＲＡＥ２８２２翼型和三维 ＯＮＥＲＡ
Ｍ６机翼３个算例，对 ＬＰＴＭ法的收敛加速效果进
行了验证。

１　控制方程及其隐式解法

本文计算采用格心格式有限体积法求解可压

缩 ＲＡＮＳ方程，无黏通量通过三阶 ＭＵＳＣＬ重构的
Ｒｏｅ格式计算［１８］

，无黏通量采用二阶中心格式离

散
［１８］
，隐式时间推进中采用对称高斯赛德尔

（ＳｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ，ＳＧＳ）迭代预处理的广
义最 小 残 差 法 （ＧｅｎｅｒａｌｉｚｅｄＭｉｎｉｍａｌＲＥＳｉｄｕａｌ
ｍｅｔｈｏｄ，ＧＭＲＥＳ）求解线性子问题，并使用多重网
格技术加速收敛。程序通过基于 ＭＰＩ的分布式并
行策略提高计算速度。本文在计算中使用的湍流

模型为 ＳＡ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）一方程湍流模型［１９］
。

１．１　控制方程
本文所研究问题的控制方程是无量纲的定常

可压缩 ＲＡＮＳ方程，表示为

Ｒ（ｗ）＝∫
Ω

Δ

·（Ｆ（ｗ）－Ｆｖ（ｗ））ｄｖ＝０ （１）

式中：Ｒ（ｗ）为残差，流体状态向量 ｗ＝（ρ，Ｕ，ｐ），
ρ、Ｕ和 ｐ分别为密度、速度和压力的流场自变量；
Ｆ（ｗ）和 Ｆｖ（ｗ）分别为无黏和黏性通量；Ω为求
解域或控制体；ｖ为积分变量。控制方程中的湍
流黏性项需要通过求解湍流模型得到。在本文的

讨论中，湍流模型的求解是和流动控制方程独立

的。因此，本文不涉及关于湍流模型求解的问题。

１．２　伪时间推进法的基本作用
方程式（１）是关于 ｗ的非线性方程。在非线

１７４
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性迭代法中，牛顿迭代由于其二阶收敛能力而得

到广泛应用。关于方程式（１）的牛顿迭代可以表
示为

δｗｎ＝－（Ｒ′（ｗｎ））－１Ｒ（ｗｎ）

ｗｎ＋１＝ｗｎ ＋δｗ{ ｎ
　ｎ＝０，１，… （２）

式中：ｎ为迭代步数；Ｒ′为非线性算子的雅可比矩
阵；δｗ为解向量 ｗ的增量。

但是牛顿迭代的收敛对方程的性质和初始解

有较苛刻的要求：必须满足雅可比矩阵非奇异，初

始解足够接近方程解。所谓“足够接近”，具体是

指对于任意第 ｎ步牛顿迭代，须满足
１
２
·
Ｒ″（ｗｎ）
Ｒ′（ｗｎ） εｎ ＜１ （３）

式中：Ｒ″为非线性算子的海森矩阵；ε为当前解的
误差。因此，增强牛顿迭代收敛性的一般思路是降

低问题雅可比矩阵的奇异性，以及增强问题的线

性。作为一种常见的特例，经典的全局化方法是伪

时间推进法，通过引入伪时间项，所求问题转化为

ＲＰＴ（ｗ）＝
Ｑ（ｗ）
τ

＋Ｒ（ｗ）＝０ （４）

式中：ＲＰＴ（ｗ）为包含伪时间项的总残差；Ｑ（ｗ）为
守恒变量；τ为伪时间。

在实际计算中，Ｑ（ｗ）可以取为 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ
方程守恒变量，也可以简单取 ｗ本身。出于简化
分析的考虑，本文取 ｗ。这样，牛顿迭代转化为

Δｗｎ＝－ １
ｄτ
Ｉ＋Ｒ′（ｗｎ( )）

－１

Ｒ（ｗｎ） （５）

式中：ｄτ为伪时间步长。由于对角阵 Ｉ的引入，
所解问题的线性增强，式（４）中的雅可比矩阵在
对角占优和条件数方面相对于式（２）有所改善，
使牛顿迭代得以收敛。

２　拉普拉斯延拓

２．１　拉普拉斯算子的引入
１．２节提到，要保证牛顿迭代的收敛，基本策

略就是降低雅可比矩阵的奇异性，增加问题的线

性，使近似解尽快靠近问题真实解。要满足这些

要求，伪时间推进法并不是唯一的选择。实际上，

任意非奇异的线性算子，都能起到减少海森矩阵

范数、增加雅可比矩阵范数的作用。因此，本文考

虑引入另外一种线性算子———拉普拉斯算子作为

延拓项。引入拉普拉斯项的控制方程如下：

ＲＬＰＴ（ｗ）＝
ｗ
τ
－ｃＬＰΔｗ＋Ｒ（ｗ）＝０ （６）

式中：ＲＬＰＴ（ｗ）为由流体状态向量 ｗ计算得到的
残差；ｃＬＰ为拉普拉斯项的缩放系数；Δ为拉普拉

斯算子。这样，牛顿迭代公式变为

δｗｎ＝－ １
ｄτ
Ｉ－ｃＬＰΔ＋Ｒ′（ｗ

ｎ( )）
－１

Ｒ（ｗｎ） （７）

需要特别说明的一点是，在具体实现中，

式（５）和式（７）的残差矢量都是由原始方程得到
的，并不包含由延拓项产生的残差。根据作者的

经验，这种选择得到的迭代格式比严格用牛顿迭

代求解延拓后的方程具有更高的收敛效率。

另外，在黏性计算中，速度场在无滑移边界附

近会形成边界层。此时，若对动量方程增加拉普

拉斯算子，则会较大程度地扩散由无滑移边界条

件引起的低速区，反而不利于收敛。因此，对于存

在无滑移边界的问题，本文只对密度和压力等受

诺依曼边界条件约束的分量施加拉普拉斯项。

２．２　拉普拉斯延拓作用
伪时间项向雅可比矩阵中加入了一个对角

阵，拉普拉斯项在雅可比矩阵中引入了一个拉普

拉斯算子。两者都是对称正定的线性算子，在改

善控制方程正则性方面具有类似的作用。不过拉

普拉斯逆算子与伪时间项逆算子相比，一个重要

的特点是全局性。在实际计算中，数值解的误差

以及雅可比矩阵和海森矩阵的范数都难以得到，

延拓算子与方程本身复合后的逆算子的具体形式

更是难以求出。因此，此处仅对拉普拉斯算子和

伪时间项的区别做定性分析。

由于伪时间项是一个对角阵，对角阵的逆算子

仍然是对角阵，显然它对残差矢量的响应是当地

的、局部的。而拉普拉斯算子则不同。在三维欧氏

空间中，通过格林函数法
［２０］
可知，对于残差向量

Ｒ（ｗ（ｘ）），在拉普拉斯逆算子作用下的响应为

ｗ（ｘ）＝－１
４π∫Ω

Ｒ（ｗ（ｘ^））

ｘ－ｘ^
ｄ３ｘ^ （８）

式中：ｘ和ｘ^分别为空间位置向量和积分变量。
这意味着任意一点的残差都会对解向量产生

全局性的影响；同时任意一点的解向量变化，都包

含了整个求解域中的残差信息。这正是拉普拉斯

算子椭圆性的体现。考虑到定常流场求解通常初

始化为均匀来流状态，初始残差仅在壁面处不为

零，则在计算初始阶段，拉普拉斯算子向流场内部

传递边界信息的效果要远远强于伪时间项，解的

残差也就可以更快地降低。这样，由式（３）可知，
牛顿迭代的稳定性也就更容易保证，对 ＣＦＬ数的
要求也就可以放得更宽，最终可以通过使用较大

的 ＣＦＬ数，得到更快的收敛速度。
但是，拉普拉斯延拓相对于伪时间推进法有

２７４
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２个方面的不足。第一，伪时间项在解逐步收敛
时会自动消失，而拉普拉斯算子的作用在不加特

殊处理的情况下会一直存在。这样，即使选用的

较小的 ＣＦＬ数，其负面影响也只是局限于使收敛
速度变慢，只要进行充分的迭代，仍能得到原始问

题的解。这一特点给实际应用带来极大便利。而

对于拉普拉斯延拓，必须特别设计一种机制，使得

拉普拉斯项随迭代推进而消失。不过，这是个很

容易克服的缺点。并且，在伪时间推进法中，为追

求较高的收敛效率，通常也不会使用单一 ＣＦＬ数
进行计算，同样涉及到在迭代过程中改变 ＣＦＬ数
的问题。第二，正如式（８）所示，拉普拉斯算子的
逆是具有全局影响的，反映在离散系统中，就意味

其值对应的矩阵不再具有稀疏性。这样，基于近

似 ＬＵ分解的线性求解方法，包括 ＡＤＩ、ＬＵＳＧＳ以
及本文使用的 ＳＧＳ方法，效率就会有所下降，从
而导致线性问题求解的代价增加。在实际应用

中，需要综合权衡拉普拉斯算子的正负作用，才能

得到整体效率更优的求解策略。

２．３　迭代策略
本文的求解策略包含３层迭代。最外层是延

拓迭代，随着迭代的进行，要保证延拓项不断降

低。第 ２层是牛顿迭代，每个延拓方程仍然是一
个非线性问题，本文通过牛顿迭代法进行求解。

由于延拓问题不是最终关心的问题，所以牛顿迭

代并不需要精确进行。本文针对每个延拓问题，

只进行一步牛顿迭代。第３层迭代是针对牛顿迭
代产生的线性问题，本文使用 ＳＧＳ预处理的
ＧＭＲＥＳ方法进行求解。同样，由于牛顿迭代只是
近似求解，线性求解同样也不需要严格进行。本

文的策略是线性残差降低 ２个数量级时认为
ＧＭＲＥＳ迭代收敛。

延拓项的推进策略使用成熟的 ＣＦＬ数递增
策略（ＳｗｉｔｃｈｅｄＥｖｏｌｕｔｉｏｎＲｅｌａｘａｔｉｏｎ，ＳＥＲ）［２１２２］。
本文对 ｃＬＰ和ＣＦＬ数的导数采用同样的递减模式，
如式（９）所示。

κｎ＝ｍｉｎ
Ｒｎ Ｌ２

Ｒ０( )
Ｌ２

β

κ０，Ｒｍａｘκ
ｎ－( )１

　　κ∈ ｃＬＰ，
１{ }ＣＦＬ

（９）

式中：Ｒ Ｌ２为残差向量的 Ｌ２范数；延拓参数 κ
０
，

β∈［０．５，１．５］和 Ｒｍａｘ∈［０．７，１．０］为根据经验确
定的常数。强制缩减因子 Ｒｍａｘ的作用是防止收敛
停滞的发生。这是因为，在本文所使用的非线性

迭代中方法中，没有保证残差单调收敛的机制。

因此，本文需要这一额外参数，确保在残差收敛较

慢或残差暂时增加时，延拓项仍能适当地减小，使

所求解的近似问题能向原始问题靠近。

由于指数递减存在渐近性质，为避免残存的

拉普拉斯项影响解的精度，以及节省计算微小的

拉普拉斯项所消耗的时间，本文对充分小的 ｃＬＰ进

行截断处理，即：若 ｃｎＬＰ＜１．０×１０
－１０
，则设置

ｃｋＬＰ＝０　　ｋ≥ ｎ （１０）
延拓参数的选择对计算的稳定性和效率有至

关重要的影响。较大的延拓参数（对于时间推进

法对应较小的 ＣＦＬ数）会使求解稳定但是收敛较
慢，反之亦然。由于控制方程的非线性性质，对延

拓参数数值的选择进行先验的理论分析较为困

难，因此参数数值的选择具有一定的经验性。但

是，这一问题在实际应用中是比较容易克服的。

在气动外形优化工作中，通常需要对相似的计算状

态进行数十、数百乃至上千次重复计算。在这种情

况下，通过对目标状态进行数次试算，选取相对高

效的 ＣＦＬ数和拉普拉斯项参数是完全可行的。

３　算例验证

３．１　计算效率的比较方法
本文通过计算收敛所消耗的ＣＰＵ时间ｔ衡量

计算方法的效率。因此，首先需要保证计算硬件

环境的一致。具体地，二维算例是在 １个 Ｉｎｔｅｌ
ＸｅｏｎＥ５２６２０ｖ３２．４０ＧＨｚＣＰＵ上通过单进程计
算，三维 Ｍ６算例是在 ２个同样的 ＣＰＵ上通过
１０个ＭＰＩ进程并行计算。其次要统一收敛判断
标准。由于本文牛顿迭代所用的是近似雅可比矩

阵，所以这里不追求控制方程非线性残差收敛到

数值极限，而是以气动设计中常用的升力和阻力

系数的收敛为标准。文献［２３］指出一般工程问
题对气动力的要求为：升力系数 ＣＬ精确到０．００１，
阻力系数 ＣＤ精确到０．０００１。本文采用上述容差
的一半作为气动力收敛判断标准。具体地，针对

最后１０步非线性迭代，如果升力系数的变化范围
小于 ０．５×１０－３，并且阻力系数的变化范围小
于０．５×１０－４，则认为计算收敛。
ｍａｘ１０（ＣＬ）－ｍｉｎ１０（ＣＬ）＜０．５×１０

－３

ｍａｘ１０（ＣＤ）－ｍｉｎ１０（ＣＤ）＜０．５×１０
－{ ４

（１１）

需要说明的是，选取最后１０步迭代作为观察
范围是不具有一般性的，特别是在 ＣＦＬ比较小的
计算中，很容易得到虚假收敛判定。因此，出于严

谨性的考虑，对于本文所涉及的算例，在达到这一

收敛判据后仅记录当时的 ＣＰＵ时间，计算迭代仍
继续进行，后续的计算结果可以作为对收敛性进

３７４
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行人工辅助判断的依据。如果后续计算没有出现

ＣＬ和 ＣＤ的明显漂移或波动，则认为此收敛判定
有效。实际结果表明，这一收敛判据对本文涉及

的算例来说是合理准确的，以此为基础的计算效

率对比也是有效的。

３．２　无黏 ＮＡＣＡ００１２翼型
本算例考察了 ＬＰＴＭ法对二维无黏问题的收

敛加速作用。计算状态为来流马赫数 ０．８，迎角
１．２５°。计算网格总量为 ４４６４０单元，物面第一
层网格高度为１．０×１０－３，法向增长率为 １．２。网
格的大致结构和疏密分布如图 １所示，Ｙ／Ｃ和
Ｘ／Ｃ分别为以弦长 Ｃ无量纲化的纵、横坐标。

在本算例中，ＣＦＬ的 ＳＥＲ参数取为 β＝０．５，
Ｒｍａｘ＝１．０；ｃＬＰ的 ＳＥＲ参数取为 β＝１．５，Ｒｍａｘ＝
０．８。表 １给出了本算例所测试的其他计算参数
的数值和相应的收敛效率。其中 ＰＴＭ１和 ＰＴＭ２
是２个经典伪时间推进法的计算结果，可以看出
ＣＦＬ数对计算效率有明显的影响。受限于计算稳
定性，经典伪时间法不能接受比 ８更大的 ＣＦＬ０。
ＬＰＴＭ１～５是 ５个 拉 普 拉 斯 增 稳 的 算 例。
其中ＬＰＴＭ５由于ｃ０ＬＰ较小，故ＣＦＬ

０
只增加到１０；

图 １　无黏 ＮＡＣＡ００１２翼型算例的计算网格

Ｆｉｇ．１　ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆｉｎｖｉｃｉｄＮＡＣＡ００１２

ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

表 １　无黏 ＮＡＣＡ００１２翼型算例的延拓参数和收敛效率

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｎｔｉｎｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｉｎｖｉｃｉｄＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

算　例 ＣＦＬ０ ｃ０ＬＰ ｎ ｔ／ｓ 相对时间节约／％

ＰＴＭ１ ６ １５２ ３８．７９ －２８．２

ＰＴＭ２ ８ １０９ ３０．２５ ０

ＬＰＴＭ１ ２０ ５×１０－２ ６７ ２５．７７ １４．８

ＬＰＴＭ２ ２０ ５×１０－３ ６６ ２２．０７ ２７．０

ＬＰＴＭ３ ２０ １×１０－３ ６４ ２２．５０ ２５．６

ＬＰＴＭ４ ２０ ５×１０－４ ６２ ２１．３７ ２９．４

ＬＰＴＭ５ １０ ５×１０－５ ９２ ２５．５６ １５．５

ＬＰＴＭ１～４的初始 ＣＦＬ数均增加到了２０。随着计
算 ＣＦＬ数的增加，收敛所需的迭代步数 ｎ相应地
减少了。但在 ＬＰＴＭ１中，由于引入了较大的的初
始拉普拉斯项，线性系统求解效率降低，虽然迭代

步数有较大的减少，但是收敛所需的总时间并没

有相应比例的节约。而 ｃ０ＬＰ比较适中的３个算例
（ＬＰＴＭ２～４）都节约了２５％以上的计算时间。

图２（ａ）、（ｂ）给出了无黏ＮＡＣＡ００１２翼型算例

图 ２　无黏 ＮＡＣＡ００１２翼型算例升力系数、

阻力系数及残差收敛曲线

Ｆｉｇ．２　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌ

ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｉｎｖｉｃｉｄＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

４７４
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升力系数和阻力系数对计算 ＣＰＵ时间的收敛曲
线。可以看出 ＬＰＴＭ法的力系数收敛有明显的提
前，并且振荡的幅度也有所降低。图２（ｃ）给出了
系统残差随迭代步数的收敛过程。由图 ２可见，
收敛曲线依 ＣＦＬ数分为４簇，显示了 ＣＦＬ数对收
敛效率具有直接决定性作用。而 ＬＰＴＭ算例之所
以能使用更高的 ＣＦＬ数，原因是拉普拉斯算子的
引入。在最初的几步迭代中，拉普拉斯算子的引

入可以使残差更快收敛，验证了 ２．２节中对拉普
拉斯项作用的分析。

图３给出了本文计算得到的翼型压力分布与
Ｖａｓｓｂｅｒｇ和 Ｊａｍｅｓｏｎ［２４］通过 ４０９６×４０９６规模的
网格得到的压力分布的对比，Ｃｐ为压力系数。由
于各计算结果收敛较为一致，为清晰起见，图中只

给出了 ＬＰＴＭ法与 ＰＴＭ法各一个结果，并未逐一
对比。从图中可见，ＬＰＴＭ法与 ＰＴＭ法得到的计
算结果有较高的一致性，并且与参考结果符合较

好。这表明，本文 ＬＰＴＭ法并没有因为提高计算
效率而牺牲精度。

图 ３　无黏 ＮＡＣＡ００１２翼型算例的表面压力系数分布

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｖｉｃｉｄ

ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

３．３　湍流 ＲＡＥ２８２２翼型
本算例考察了 ＬＰＴＭ法对二维湍流问题的收

敛加速作用。计算算例采用 ＡＧＡＲＤＡＲ１３８报
告中湍流 ＲＡＥ２８２２翼型实验［２５］

的 Ｃａｓｅ１０。实验

来流马赫数 ０．７５，基于弦长的雷诺数 ６．２×１０６，
实验迎角３．１９°，升力系数０．７４３。计算时为匹配
实验升力系数，将迎角修正为 ３．０９°。计算网格
总量为５８７２０单元，物面第一层网格高度为１．０×
１０－５，法向增长率为１．２，平均 ｙ＋为 ０．９。网格的
大致结构和疏密分布如图 ４所示。

在本算例中，ＣＦＬ的 ＳＥＲ参数取为 β＝０．５，
Ｒｍａｘ＝１．０；ｃＬＰ的 ＳＥＲ参数取为 β＝１．０，Ｒｍａｘ＝

０．８。除 ｃＬＰ的 β外，其余 ＳＥＲ参数都与无黏 ＮＡ

ＣＡ００１２翼型算例一致。调整 ｃＬＰ的 β值的原因
是，黏性问题控制方程自带耗散，所以拉普拉斯参

数可适当降低。为避免拉普拉斯项过早衰竭，所

以降低了其衰减率。表２给出了本算例所测试的
其他计算参数的数值和相应的收敛效率。ＣＦＬ数
与拉普拉斯项对收敛效率的影响与无黏 ＮＡ
ＣＡ００１２翼型算例是类似的。其中 ＰＴＭ１和 ＰＴＭ２
的计算结果表现出 ＣＦＬ数对计算效率明显的影
响。ＬＰＴＭ５的 ｃ０ＬＰ较小，故初始 ＣＦＬ数只增加到
６；ＬＰＴＭ１～４的初始 ＣＦＬ均增加到了 ８。随着计
算 ＣＦＬ数的增加，收敛所需的迭代步数相应地减
少了。在 ＬＰＴＭ１中，由于引入了较大的的初始拉
普拉斯项，线性系统求解效率降低，虽然迭代步数

相对 ＰＴＭ２减少了约 ３０％，但是收敛所需的总时
间只降低了１３％。

图５（ａ）、（ｂ）给出了本算例升力系数和阻力
系数的收敛过程。比较值得注意的一点是，从收

敛历程的形态上看，在 ｃＬＰ较小时，收敛过程似乎
只是由于 ＣＦＬ数较大而被压缩了。而当 ｃＬＰ较大
时，收敛过程的形态也发生了变化，这意味着拉普

拉斯算子的存在改变了迭代过程在解空间的

路径。图５（ｃ）给出了本算例系统残差随迭代

图 ４　湍流 ＲＡＥ２８２２翼型算例的计算网格

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆｔｕｒｂｕｌｅｎｔＲＡＥ２８２２

ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

表 ２　湍流 ＲＡＥ２８２２翼型算例的延拓参数和收敛效率

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｎｔｉｎｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｆｏｒｔｕｒｂｕｌｅｎｔＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

算　例 ＣＦＬ０ ｃ０ＬＰ ｎ ｔ／ｓ 相对时间节约／％

ＰＴＭ１ ３ ９４ ５１．００ －２０．４
ＰＴＭ２ ４ ７８ ４２．３７ ０
ＬＰＴＭ１ ８ ５×１０－４ ５５ ３６．８６ １３．０
ＬＰＴＭ２ ８ ５×１０－５ ５２ ３１．４３ ２５．８
ＬＰＴＭ３ ８ １×１０－５ ５６ ３３．２５ ２１．５
ＬＰＴＭ４ ８ ５×１０－６ ５７ ３２．８０ ２２．６
ＬＰＴＭ５ ６ ５×１０－７ ６５ ３６．５２ １３．８
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图 ５　湍流 ＲＡＥ２８２２翼型算例升力系数、阻力

系数及残差收敛曲线

Ｆｉｇ．５　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌ

ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｔｕｒｂｕｌｅｎｔＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

步数变化的过程。在迭代初始阶段，ＣＦＬ数相同
的 ＬＰＴＭ１～４算例，较大 ｃＬＰ的算例残差收敛速度
较快，直接体现了拉普拉斯算子的作用。而整体

收敛历史同样以 ＣＦＬ数分为４簇，体现了 ＣＦＬ数
对收敛效率的重要影响，以及通过拉普拉斯延拓

增加可用 ＣＦＬ数的意义。
图６给出了本算例得到的表面压力系数分

布。可以看出，计算结果与实验结果符合较好，并

且 ＬＰＴＭ法与经典的 ＰＴＭ法得到的压力分布有
较高的一致性。

３．４　三维 ＯＮＥＲＡＭ６机翼

本算例通过 ＯＮＥＲＡＭ６［２６］算例来测试 ＬＰＴＭ
法在三维黏性计算中的表现。计算状态为来流马

赫数０．８３９５，基于参考弦长 Ｃｒｅｆ＝０．６４６１ｍ的雷

诺数为１．１７２×１０７，迎角３．０６°。相对于前２个算
例，本算例雷诺数更高，因此物面第一层网格尺度

更小，数值离散后的控制方程稳定性问题更为突

出。本算例计算所用湍流模型仍为 ＳＡ模型。计
算网格５９９７６８０单元，物面第一层网格法向高度
为２．０×１０－６，法向增长率为 １．２，平均 ｙ＋为１．２。
网格的大致结构和疏密分布如图７所示。

在本算例中，所有 ＳＥＲ参数均与ＲＡＥ２８２２
算例相同，不再需要调整。表３给出了本算例涉

图 ６　湍流 ＲＡＥ２８２２翼型算例的表面压力系数分布

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆｔｕｒｂｕｌｅｎｔＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌｔｅｓｔｃａｓｅ

图 ７　三维 ＯＮＥＲＡＭ６机翼算例的计算网格

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆ３ＤＯＮＥＲＡＭ６ｗｉｎｇｔｅｓｔｃａｓｅ

表 ３　ＯＮＥＲＡＭ６机翼算例的延拓参数和收敛效率

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｎｔｉｎｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｆｏｒ３ＤＯＮＥＲＡＭ６ｗｉｎｇｔｅｓｔｃａｓｅ

算　例 ＣＦＬ０ ｃ０ＬＰ ｎ ｔ／ｓ 相对时间节约／％

ＰＴＭ１ ３ ８０ ８８６４．７３ －１２．５
ＰＴＭ２ ４ ６６ ７８７７．２３ ０
ＬＰＴＭ１ １０ ５×１０－４ ４８ ７１６７．５０ ９．０
ＬＰＴＭ２ １０ ５×１０－５ ４２ ６２３１．５９ ２０．９
ＬＰＴＭ３ １０ １×１０－５ ４３ ６０７４．６４ ２２．９
ＬＰＴＭ４ １０ ５×１０－６ ４５ ６１５４．６５ ２１．９
ＬＰＴＭ５ ５ ５×１０－７ ５８ ７１９０．５２ ８．７

６７４
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及的其他计算参数的数值和相应的收敛效率。

ＰＴＭ１和 ＰＴＭ２的计算结果表现出 ＣＦＬ数对计算
效率明显的影响。ＬＰＴＭ５由于 ｃ０ＬＰ较小，故初始

ＣＦＬ数只增加到 ５；ＬＰＴＭ１～４的 ＣＦＬ０均增加到
１０。从计算所需 ＣＰＵ时间来看，与前面 ２个算例
相同，过大的 ｃ０ＬＰ虽然不妨碍迭代步数的节约，但

是却会消耗较多的计算时间。而较小的 ｃ０ＬＰ不足
以使问题稳定到接受更大的 ＣＦＬ数，对收敛的加
速效果也就相对有限。

图８（ａ）、（ｂ）给出了本算例升力系数和阻
力系数的收敛曲线，可见不同ｃＬＰ值对力系数收敛

图 ８　三维 ＯＮＥＲＡＭ６机翼算例升力系数、阻力系数及

残差收敛曲线

Ｆｉｇ．８　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌ

ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆ３ＤＯＮＥＲＡＭ６ｗｉｎｇｔｅｓｔｃａｓｅ

的加速效果。图 ８（ｃ）给出了本算例残差随迭代
步数的收敛历史，收敛曲线同样依 ＣＦＬ数分为
４簇。在迭代初期，引入拉普拉斯延拓的算例同
样显示了较快的收敛速度。图９给出了本文计算

图 ９　三维 ＯＮＥＲＡＭ６机翼算例表面压力系数分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｏｆ３ＤＯＮＥＲＡＭ６ｗｉｎｇｔｅｓｔｃａｓｅ
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得到的表面压力分布与实验结果的对比，ｙ／ｂ为
截面展向站位。可以看出，计算结果与实验结果

符合较好，并且 ＬＰＴＭ法与经典的 ＰＴＭ法得到的
压力分布有较高的一致性。

４　结　论

为提高速定常流动模拟的计算效率，构造了

一种在经典伪时间推进法基础上附加一个拉普拉

斯项的混合延拓方法。

１）在常规的伪时间推进法中，伪时间项作为
延拓项，通过增强控制方程的线性以及改善雅可

比矩阵的对角占优实现了牛顿迭代的稳定化。拉

普拉斯算子是一个对称正定的线性椭圆算子，不

仅与伪时间项同样有增强方程正则性的作用，还

有提供耗散、加速边界信息向流场内部传播的作

用。综合利用拉普拉斯算子和伪时间项各自的优

势可以构造效率更高的计算方法。

２）拉普拉斯延拓法对收敛效率的实际影响
与迭代参数的选择有密切关系。本文通过数值实

验，总结得到了计算效率较优的一个拉普拉斯项

参数平台区，可以作为在实际问题中应用本文方

法的一个参考。具体地，通过无黏 ＮＡＣＡ００１２翼
型、湍流 ＲＡＥ２８２２翼型和三维 ＯＮＥＲＡＭ６机翼
等３个算例，验证了拉普拉斯延拓方法分别在有
黏／无黏、二维／三维对定常流动求解的加速效果。
计算结果表明，拉普拉斯延拓法可以节省 ２０％以
上的计算时间，在迭代过程中引入拉普拉斯算子

作为加速收敛措施，是有实际应用价值的。此外，

即使选定相对次优的拉普拉斯参数时，本文方法

仍能起到部分加速作用，而不至于完全失效或起

到负效果，证明本文方法在实际应用中足够的鲁

棒性。
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（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｈｉｎａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＥｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ，ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ，Ｌｔｄ．，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００１２，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ，Ｘｉ’ａｎＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００４９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅｉｍｐｌｉｃｉｔｓｏｌｖｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｏｆｓｔｅａｄｙｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｏｗｆｉｅｌｄｅｑｕａｌｓａＮｅｗｔｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎｆｏｒａｎｏｎ
ｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ．ＧｌｏｂａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆＮｅｗｔｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎｉｓｕｓｕａｌｌｙｎｅｃｅｓｓａｒｙｉｎｐｒａｃｔｉｃｅｉｎｏｒｄｅｒｔｏｆｕｌｆｉｌｌｔｈｅ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ．Ｉｎｔｈｅｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｈｏｍｏｇｅｎｏｕｓｃｏｎｔｉｎｕａｔｉｏｎ，ａＬａｐｌａｃｅｏｐｅｒａｔｏｒｂａｓｅｄｆｕｎｃｔｉｏｎ
ｃｏｎｔｉｎｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈａｃｃｅｌｅｒａｔｅｓｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｉｍｐｌｉｃｉｔｓｏｌｖｉｎｇｏｆｓｔｅａｄｙｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｃｏｎｓｉｄ
ｅｒｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｓｔｅａｄｙｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｓｕｓｕａｌｌｙｉｎｉｔｉａｌｉｚｅｄａｓｕｎｉｆｏｒｍｆｒｅｅｓｔｒｅａｍｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅＬａｐｌａｃｅｏｐｅｒａｔｏｒｉｓ
ｅｍｐｌｏｙｅｄｔｏｓｐｅｅｄｕｐｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｆｒｏｍｗａｌｌｂｏｕｎｄａｒｙｔｏｉｎｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｕｅｔｏｉｔｓｅｌｌｉｐｔｉｃｉｔｙａｎｄ
ｔｏｉｍｐｒｏｖｅｒｅｇｕｌａｒｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｄｕｅｔｏｉｔｓｌｉｎｅａｒｉｔｙａｎｄｓｙｍｍｅｔｒｉｃｐｏｓｉｔｉｖｅｄｅｆｉｎｉｔｅｐｒｏｐｅｒｔｙ．Ｔｈｕｓｔｈｅｓｔａ
ｂｉｌｉｔｙｏｆＮｅｗｔｏｎ’ｓｍｅｔｈｏｄｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｔｈｅｎｌａｒｇｅｒＣＦＬｎｕｍｂｅｒｃｏｕｌｄｂｅｅｍｐｌｏｙｅｄａｎｄｆｉｎａｌｌｙｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄ
ｓｏｌｖｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄ．Ｄｕｅｔｏｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙｏｆｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｐｒｏｂｌｅｍ，ａｐｒｉｏｒｉｏｐｔｉ
ｍａｌｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｏｌｖｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｉｓｉｍｐｏｓｓｉｂｌｅｔｏｂｅｏｂｔａｉｎｅｄｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ．Ｔｈｕｓ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆ
Ｌａｐｌａｃｉａｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｔｈｒｏｕｇｈｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｎｉｎｖｉｓｃｉｄ
ＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ，ｔｕｒｂｕｌｅｎｔＲＡＥ２８２２ａｉｒｆｏｉｌａｎｄＯＮＥＲＡＭ６３Ｄｗｉｎｇｔｅｓｔｃａｓｅｓ．Ｇｅｎｅｒａｌｌｙｐｒａｇｍａｔｉｃｃｏｍ
ｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅａｌｓｏｇｉｖｅｎａｎｄｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｖｅｄｔｏｇａｉｎｏｖｅｒ２０％ ｓａｖｉｎｇｉｎ
ＣＰＵｃｏｍｐｕｔｉｎｇｔｉｍｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｌａｓｓｉｃｐｓｅｕｄｏｔｉｍｅｍａｒｃｈｉｎｇｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｔｒａｎｓｏｎｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｓ； ｉｍｐｌｉｃｉｔｓｃｈｅｍｅ； Ｎｅｗｔｏｎ’ｓｍｅｔｈｏｄ； ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ； ｔｒａｎｓｏｎｉｃ；
ｓｔｅａｄｙｆｌｏｗ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０７０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９２２１０：１６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２２．１０１６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１５０２２１１，１１６０２１９９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｉｕｙａｓｏｎｇ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

９７４
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　引用格式：夏长峰，蔡远文，任元，等．磁悬浮控制敏感陀螺转子前馈解耦内模控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：４８０
４８８．ＸＩＡＣＦ，ＣＡＩＹＷ，ＲＥＮＹ，ｅｔａｌ．Ｆｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇａｎｄｉｎｔｅｒｎａｌｍｏｄｅｌｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｒｏｔｏｒｏｆｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｅｎｓｉｎｇｇｙｒｏｓｃｏｐｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：４８０４８８（ｉｎＣｈｉ
ｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１９０

磁悬浮控制敏感陀螺转子前馈解耦内模控制

夏长峰１，蔡远文２，任元２，，武登云３，王英广３

（１．装备学院 研究生院，北京 １０１４１６；　２．装备学院 航天装备系，北京 １０１４１６；　３．北京控制工程研究所，北京 １００１９０）

　　摘　　　要：磁悬浮控制敏感陀螺以洛伦兹力磁轴承（ＬＦＭＢ）为力矩器驱动转子偏转。
针对磁悬浮控制敏感陀螺转子径向转动自由度间存在耦合的问题以及转子偏转高精度快响应

要求，提出一种前馈解耦内模控制方法。根据洛伦兹力磁轴承的工作原理建立了转子偏转动

力学模型，并设计了前馈解耦矩阵实现转子径向偏转解耦，在此基础上，采用二自由度内模控

制器（２ＤＯＦＩＭＣ）对转子进行高精度快响应偏转控制。ＭＡＴＬＡＢ仿真结果表明所提出的控制
方法可有效实现对陀螺转子偏转的完全解耦，且转子偏转响应时间较交叉 ＰＩＤ算法减少
５７．１％，受０．１ｓｉｎ（２πｔ）°正弦信号扰动影响产生的偏转波动幅值较交叉 ＰＩＤ算法减少７６％。

关　键　词：磁悬浮控制敏感陀螺；洛伦兹力磁轴承（ＬＦＭＢ）；径向偏转；前馈解耦；二
自由度内模控制

中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４８００９

　　随着中国航天事业的飞速发展，对航天器姿
态控制能力的要求越来越高

［１］
。基于磁阻力磁

轴承支承的磁悬浮控制力矩陀螺（Ｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙ
ＳｕｓｐｅｎｄｅｄＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔｕｍＧｙｒｏｓｃｏｐｅ，ＭＳＣＭＧ）
具有输出力矩大

［２］
、响应速度快

［３］
、精度高、寿命

长
［４］
等优点，是飞船、卫星和空间站进行姿态快

速机动的关键执行机构
［５］
。任元等

［６］
提出一种

磁悬浮控制敏感陀螺 （ＭａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙＳｕｓｐｅｎｄｅｄ
Ｃｏｎｔｒｏｌ＆ＳｅｎｓｉｎｇＧｙｒｏｓｃｏｐｅ，ＭＳＣＳＧ）方案，该方
案以洛伦兹力磁轴承 （ＬｏｒｅｎｔｚＦｏｒｃｅＭａｇｎｅｔｉｃ
Ｂｅａｒｉｎｇ，ＬＦＭＢ）为力矩器，除具备 ＭＳＣＭＧ对外输
出力矩的功能外，还能对载体航天器进行姿态敏

感，实现 ＭＳＣＭＧ与敏感陀螺仪一体化，有助于减
小航天器姿控系统的体积、质量和成本。

高速旋转的 ＭＳＣＳＧ转子受陀螺效应的影响，
因此，ＬＦＭＢ驱动高速转子径向偏转过程中，径向
二转动自由度间存在耦合；此外，ＭＳＣＳＧ转子偏

转响应速度快、抗扰性强的要求难以同时满足。

德国的 Ｔｅｌｄｉｘ公司研制了基于洛伦兹力悬浮的全
主动磁悬浮飞轮，能够输出 ３Ｎ·ｍ的控制力
矩

［７］
；北京航空航天大学的王春娥和汤继强提出

了永磁偏置与 ＬＦＭＢ相结合的磁悬浮飞轮，实现
了转子的五自由度悬浮

［８］
；在此基础上，向彪等

提出采用 ＬＦＭＢ实现了飞轮转子最大偏角为１．７°
的偏转控制

［９１０］
。但鲜见对 ＬＦＭＢ驱动的转子进

行解耦以及高精度快响应偏转控制的研究报道。

为消除转子径向耦合，现有的针对 ＭＳＣＭＧ
的转子解耦算法包括交叉比例积分微分（Ｐｒｏ
ｐｏｒｔｉｏｎａｌＩｎｔｅｇｒａｌＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ，ＰＩＤ）控制算法［１１］

、线

性二 次 型 调 节 器 （ＬｉｎｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ，
ＬＱＲ）控制方法［１２］

、Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解降秩方法［１３］
、最

小二乘支持向量积解耦方法
［１４］
、微几何方法

［１５］

等。交叉 ＰＩＤ方法在分散 ＰＩＤ控制的基础上引入
交叉项以补偿偏转通道间耦合，结构简单，但目前
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　第 ３期 夏长峰，等：磁悬浮控制敏感陀螺转子前馈解耦内模控制

缺乏有效的交叉参数设计方法，只能通过根轨迹

仿真试凑；ＬＱＲ控制方法、Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解降秩方
法、最小二乘支持向量积解耦方法结构复杂且运

算量大，不易于工程实现；微几何方法可以用于抑

制高速转子径向两转动通道间的耦合，但该方法

抽象、复杂，需将模型变换到几何域中讨论，且算

法模型受映射形式约束。

为实现转子偏转的高精度快响应控制，现有

的 ＭＳＣＭＧ转子偏转控制算法包括交叉 ＰＩＤ控
制

［１１，１６］
、滑模变结构控制

［１７］
、基于状态观测器的

补偿控制
［１８１９］

等。交叉 ＰＩＤ算法原理简单便于
实现，但是机动性差，对指令信号的跟踪存在相位

滞后；滑模变结构控制具有响应迅速、对参数变化

不敏感的优点，但在变结构切换过程中容易引起

系统的抖振；基于状态观测器补偿算法可以抑制

外界扰动，但是观测器存在一定滞后，会影响动态

响应速度。因此，这些控制算法无法同时实现对

转子偏转的快速响应和扰动抑制。

前馈解耦方法是近年来针对单元机组信号间

存在耦合问题提出的一种串联解耦方法，具有物

理概念清晰、数学模型简单、便于理解等优点
［２０］
；

二自由度内模控制器（２ＤＯＦＩＭＣ）是一种具备独
立调节跟踪性和抗扰性的控制器

［２１２２］
，结构简单，

容易实现。因此，本文提出针对 ＭＳＣＳＧ转子偏转
的前馈解耦内模控制器，通过前馈解耦矩阵消除

ＭＳＣＳＧ转子径向偏转二自由度间耦合，采用二自
由度内模控制器对解耦的转子偏转系统进行快速

响应、抗扰控制。

１　ＭＳＣＳＧ转子偏转动力学模型
ＭＳＣＳＧ结构如图 １所示，主要由上陀螺房、

中陀螺房、下陀螺房、电机组件、转子组件、力矩

器、轴向磁轴承、径向磁轴承、位移传感器构成。

图１中，以 ＭＳＣＳＧ转子质心 Ｏ为原点建立转子
坐标系 ＯＸＹＺ，其中，Ｚ轴指向转子轴向，转子沿
该轴高速转动

［２３］
。ＭＳＣＳＧ转子平动通过纯电

磁结构的径向磁轴承和轴向磁轴承实现，磁轴

承极面位于 ２个不同半径的球形包络面上，如
图 １中虚线所示。由于球面磁极产生的电磁力
始终经过磁极球心，当磁极球心与转子质心重

合时，无论转子在磁间隙内处于什么位置，都不

会产生扭转力矩，从而实现了平动自由度对径

向转动自由度的解耦。因此，转子径向偏转只

受力矩器控制。

ＭＳＣＳＧ采用 ＬＦＭＢ为力矩器驱动转子偏转，
ＬＦＭＢ产生的电磁力依据安培力定律，即磁感应
强度为 Ｂ的磁场中沿与磁场垂直方向放置长度
为 Ｌ的线圈，当流经线圈中电流为 Ｉ时，线圈将受
到安培力作用，其表达式为

ｆ＝ＢＩＬ （１）
基于 ＬＦＭＢ驱动的转子偏转系统结构如图 ２

所示。图 ２中，转子外缘一周狭槽内壁中放置着
上、下２层磁钢，２层磁钢中内外磁钢间充磁方向
相反，磁钢间磁场分布均匀，从而形成了沿径向的

闭合回路。４组匝数相同的定子线圈位于内、外
磁钢间的狭缝中，沿 ＬＦＭＢ周向均匀分布，成对使
用，其中，沿 ｘ轴正、负方向上的 ２组线圈构成
一对，沿 ｙ轴正、负方向上的 ２组线圈构成一对。
以 ＬＦＭＢ几何中心 Ｏ′为原点定义定子坐标系
Ｏ′ｘｙｚ，其中 ｘ轴与 ｙ轴分别与相对方向两组线圈
中心线重合，ｚ轴方向根据右手定则确定。图中：
α、β分别为转子绕 ｘ、ｙ轴径向偏转角度；ｌｍ 为
ＬＦＭＢ定子半径；ｌｒ为位移传感器到 ｚ轴的距离；
Ω为转子轴向角速度。

图 １　ＭＳＣＳＧ结构示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆＭＳＣＳＧ

１８４
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图 ２　转子偏转系统结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｔｏｒｔｉｌｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

　　当与磁场垂直方向放置的线圈通入电流时，
线圈的上下两部分将分别产生垂直于线圈及磁场

方向的安培力，合力大小为

Ｆ＝２ｎＢＩＬ （２）
式中：ｎ为线圈匝数。当相对方向线圈通入大小
相等、方向相反的电流时，线圈将产生大小相等、

方向相反的安培力，形成力偶驱动转子径向偏转。

根据式（２）中电流与安培力间线性关系，并依据
力矩器结构可知，沿 ｘ、ｙ方向的控制力矩 ｐｘ、ｐｙ表
达式为

ｐｘ＝２ｌｍ（２ｎＢＬｉα）＝４ｎＢＬｌｍｉα
ｐｙ＝２ｌｍ（－２ｎＢＬｉβ）＝－４ｎＢＬｌｍｉ

{
β

（３）

其中：ｉα、ｉβ分别为线圈中驱动转子绕 ｘ、ｙ轴偏转
的激励电流。

对于高速旋转的 ＭＳＣＳＧ的转子，其陀螺技术
方程为

［２４］

Ｊｘ̈α＋ＪｚΩβ
·

＝ｐｘ

Ｊｙβ
¨
－ＪｚΩα＝ｐ

{
ｙ

（４）

式中：Ｊｘ和 Ｊｙ分别为转子相对于 ｘ轴及 ｙ轴的转
动惯量，大小与转子赤道转动惯量 Ｊｒ相等；Ｊｚ为
转子相对于 ｚ轴的转动惯量；α、β的数值可通过
实时采集 ｙ、ｘ轴正、负方向上位移传感器的测量
值 ｈｙ＋、ｈｙ－、ｈｘ＋、ｈｘ－获得，即

α＝
ｈｙ＋ －ｈｙ－
２ｌｒ

β＝－
ｈｘ＋ －ｈｘ－
２ｌ










ｒ

（５）

根据式（３）、式（４），并考虑到控制系统存在
时延 τ，ＭＳＣＳＧ转子偏转动力学方程组可以表
示为

Ｊｒ̈α（ｔ）＋ＪｚΩβ
·

（ｔ）＝４ｎｌｍＢＬｉα（ｔ－τ）

Ｊｒβ
¨
（ｔ）－ＪｚΩα（ｔ）＝－４ｎｌｍＢＬｉβ（ｔ－τ

{
）

（６）

对式（６）进行拉普拉斯变换得到

Ｊｒｓ
２α（ｓ）＋ＪｚΩｓβ（ｓ）＝４ｎｌｍＢＬｉα（ｓ）ｅ

－τｓ

Ｊｒｓ
２β（ｓ）－ＪｚΩｓα（ｓ）＝－４ｎｌｍＢＬｉβ（ｓ）ｅ

－τ{ ｓ
（７）

式中：ｓ为算子。
因此，

[
转子径向偏转的状态方程为

α（ｓ）
β（ｓ]） ＝４ｎｌｍＢＬ

Ｊｒｓ
２ ＪｚΩｓ

ＪｚΩｓ －Ｊｒｓ
[ ]２

－１

ｅ－τ [ｓ ｉα（ｓ）ｉβ（ｓ
]
）

（８）
从而确定被控对象传递函数为

Ｇ（ｓ）＝４ｎｌｍＢＬ
Ｊｒｓ

２ ＪｚΩｓ

ＪｚΩｓ －Ｊｒｓ
[ ]２

－１

ｅ－τｓ （９）

２　基于前馈解耦的内模控制器设计

２．１　前馈解耦网络设计
由式（９）可知，陀螺转子径向两偏转通道间

存在耦合。为实现转子径向两偏转角独立控制，

需通过矫正网络使其解耦，从而令该系统转化为

２个单输入、单输出的系统。
前馈解耦的本质在于将解耦补偿器串联在待

解耦对象前端，用于抵消多变量被控对象各通道

间的相互关联，从而保证各回路控制系统独立工

作。对于式（９）所描述的双输入双输出系统，其
前馈解耦方法的核心思想如图 ３所示。图中，
Ｃ（ｓ）为控制器，Ｄ（ｓ）为解耦器，Ｇ（ｓ）为被控对
象，解耦器 Ｄ（ｓ）将被控对象 Ｇ（ｓ）解耦为 ２个独
立的单通道回路。解耦器与被控对象构成广义被

控对象 Ｎ（ｓ），即 Ｎ（ｓ）＝Ｄ（ｓ）Ｇ（ｓ）。前馈解耦的
最终目的是通过设计合适的解耦器 Ｄ（ｓ），使广义
被控对象 Ｎ（ｓ）的表达式为对角矩阵。

由图３可知，Ｘ１（ｓ）通过 Ｇ２１（ｓ）对 Ｙ２（ｓ）施加
作用时，也通过 Ｄ２１（ｓ）和 Ｇ２２（ｓ）进行了补偿；同
理，Ｘ２（ｓ）通过 Ｇ１２（ｓ）对 Ｙ１（ｓ）施加作用时，也通
过 Ｄ１２（ｓ）和 Ｇ１１（ｓ）进行了补偿，因此，解耦矩阵
具有前馈补偿的性质。为简化解耦矩阵 Ｄ（ｓ）结

２８４
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　第 ３期 夏长峰，等：磁悬浮控制敏感陀螺转子前馈解耦内模控制

图 ３　前馈解耦系统结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｆｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

构，本文令 Ｄ１１（ｓ）＝Ｄ２２（ｓ）＝１。此时，广义被控
对象 Ｎ（ｓ）表达式为
Ｎ（ｓ）＝Ｄ（ｓ）Ｇ（ｓ）＝

　　
１ Ｄ１２（ｓ）

Ｄ２１（ｓ）[ ]１

Ｇ１１（ｓ） Ｇ１２（ｓ）

Ｇ２１（ｓ） Ｇ２２（ｓ[ ]） ＝
　　

Ｇ１１（ｓ）＋Ｄ１２（ｓ）Ｇ２１（ｓ） Ｇ１２（ｓ）＋Ｄ１２（ｓ）Ｇ２２（ｓ）

Ｇ２１（ｓ）＋Ｄ２１（ｓ）Ｇ１１（ｓ） Ｇ２２（ｓ）＋Ｄ２１（ｓ）Ｇ１２（ｓ[ ]）
（１０）

当 Ｎ（ｓ）中主对角线元素外的项都为０时，可
实现解耦控制。此时可求解出：

Ｄ１２（ｓ）＝－
Ｇ１２（ｓ）
Ｇ２２（ｓ）

Ｄ２１（ｓ）＝－
Ｇ２１（ｓ）
Ｇ１１（ｓ










）

（１１）

根据式（９）、式（１１），确定转子偏转系统前馈
解耦矩阵表达式为

Ｄ（ｓ）＝
１

ＪｚΩ
Ｊｒｓ

－
ＪｚΩ
Ｊｒｓ











１

（１２）

因此，化简为对角矩阵的广义被控对象传递

函数为

Ｎ（ｓ）＝Ｄ（ｓ）Ｇ（ｓ）＝４ｎｌｍＢＬ
Ｊｒｓ

２ ０

０ －Ｊｒｓ
[ ]２

－１

ｅ－τｓ

（１３）
２．２　二自由度内模控制器

由于控制系统时延 τ的不确定性、模型误差
的客观存在性以及外界扰动因素的影响，导致建

立的模型与实际被控对象存在差异。采用 ＰＩＤ控
制算法、滑模控制算法难以兼顾系统的响应速度

及抗扰性。因此，本文将能够同时调节系统响应

速度和抗扰性的二自由度内模控制器应用于转子

偏转控制。

二自由度内模控制器结构如图４所示［２１］
。

图４中，Ｇα（ｓ）为实际被控对象，Ｐα（ｓ）为被

图 ４　二自由度内模控制器结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ２ＤＯＦＩＭＣ

控对象的内部模型，Ｑ１（ｓ）和 Ｑ２（ｓ）构成二自由度
内模控制器，Ｒ（ｓ）为给定输入，ｄ（ｓ）为外界干扰，
Ｙ（ｓ）为系统输出。根据图４可知，系统输出 Ｙ（ｓ）
表达式为

Ｙ（ｓ）＝

　　
Ｇα（ｓ）Ｑ１（ｓ）Ｒ（ｓ）＋（１－Ｑ２（ｓ）Ｐα（ｓ））ｄ（ｓ）

１＋Ｑ２（ｓ）（Ｇα（ｓ）－Ｐα（ｓ））
（１４）

模型精确条件下，式（１４）可表述为
Ｙ（ｓ）＝Ｇα（ｓ）Ｑ１（ｓ）Ｒ（ｓ）＋
　　（１－Ｑ２（ｓ）Ｐα（ｓ））ｄ（ｓ） （１５）

由式（１５）可知，系统输出 Ｙ（ｓ）由 Ｇα（ｓ）·
Ｑ１（ｓ）Ｒ（ｓ）和（１－Ｑ２（ｓ）Ｐα（ｓ））ｄ（ｓ）两部分构
成，分别对应着系统的参考输入项以及干扰项，因

此系统对参考输入项的响应特性取决于 Ｑ１（ｓ），
系统对干扰项的抑制性能取决于 Ｑ２（ｓ）。为了提
高控制器响应速度及抗扰性能，Ｑ１（ｓ）、Ｑ２（ｓ）中
分别引入低通滤波器 Ｆ１（ｓ）、Ｆ２（ｓ），使 Ｑ１（ｓ）、
Ｑ２（ｓ）满足：

Ｑ１（ｓ）＝
Ｆ１（ｓ）
Ｐα（ｓ）

Ｑ２（ｓ）＝
Ｆ２（ｓ）
Ｐα（ｓ










）

（１６）

式中：

Ｆ１（ｓ）＝
１

（λ１ｓ＋１）
２

Ｆ２（ｓ）＝
１

（λ２ｓ＋１）










２

（１７）

其中：滤波器参数 λ１、λ２均为正数。因此，可将
图４等效简化为图５形式。

进而确定等效二自由度内模控制器的Ｃｆ（ｓ）、

Ｃｄ（ｓ）表达式为

图 ５　简化的二自由度内模控制器结构

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ２ＤＯＦＩＭＣ
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Ｃｆ（ｓ）＝
Ｑ１（ｓ）
Ｑ２（ｓ）

＝
Ｆ１（ｓ）
Ｆ２（ｓ）

Ｃｄ（ｓ）＝
Ｑ２（ｓ）

１－Ｐα（ｓ）Ｑ２（ｓ）
＝

Ｆ２（ｓ）
Ｐα（ｓ）（１－Ｆ２（ｓ










））

（１８）
以转子绕 ｘ轴径向偏转的 α通道为例，根据

式（１３），经前馈解耦，该通道的被控对象传递函
数为

Ｇα（ｓ）＝
４ｎｌｍＢＬ
Ｊｒｓ

２ ｅ
－τｓ （１９）

Ｇα（ｓ）中包含不确定项 τ，因此其内部模型
Ｐα（ｓ）的伪线性函数表达式为

Ｐα（ｓ）＝
４ｎｌｍＢＬ
Ｊｒｓ

２ （２０）

将式（１７）、式（２０）代入式（１８），可确定径向
偏转 α通道二自由度内模控制器的 Ｃｆ（ｓ）、Ｃｄ（ｓ）
表达式为

Ｃｆ（ｓ）＝
Ｑ１（ｓ）
Ｑ２（ｓ）

＝
（λ２ｓ＋１）

２

（λ１ｓ＋１）
２

Ｃｄ（ｓ）＝
Ｑ２（ｓ）

１－Ｐα（ｓ）Ｑ２（ｓ）
＝

Ｊｒｓ
２

４ｎＢＬｌｍλ２ｓ（λ２ｓ＋２










）

（２１）
采用同样的方法可以设计出径向偏转 β通道

的二自由度内模控制器。

２．３　控制器性能分析
定义灵敏度函数为系统误差 Ｅ（ｓ）与给定输

入值 Ｒ（ｓ）间传递函数：

Ｓ（ｓ）＝Ｅ（ｓ）
Ｒ（ｓ）

＝Ｒ（ｓ）－Ｙ（ｓ）
Ｒ（ｓ）

＝

　　１－
Ｃｆ（ｓ）Ｃｄ（ｓ）Ｇα（ｓ）
１＋Ｃｄ（ｓ）Ｇα（ｓ）

（２２）

定义补灵敏度函数为系统输出 Ｙ（ｓ）与给定
输入 Ｒ（ｓ）间传递函数：

Ｔ（ｓ）＝Ｙ（ｓ）
Ｒ（ｓ）

＝
Ｃｆ（ｓ）Ｃｄ（ｓ）Ｇα（ｓ）
１＋Ｃｄ（ｓ）Ｇα（ｓ）

（２３）

灵敏度函数 Ｓ（ｓ）是闭环系统对动态性能的
度量函数，其增益值越小，系统的跟随性越好；补

灵敏度函数 Ｔ（ｓ）是闭环系统鲁棒性的度量函数，
其增益值越小，系统对扰动的抑制能力越强

［２４］
。

将二自由度内模控制器和 ＰＩＤ控制器的灵敏
度函数和补灵敏度函数 Ｂｏｄｅ图进行对比，主要参
数如表 １所示，其中，和ＰＩＤ控制器相关参数依照
文献［２５］设定。除前文介绍过参数外，表 １中，
Ｋｐ、Ｋｉ、Ｋｄ分别为 ＰＩＤ控制器的比例、积分、微分
系数，ωＬ、ωＨ分别为交叉环节低通、高通滤波器截
止频率，ｋＬ、ｋＨ分别为交叉环节低通、高通系数，ｋｒ

为总交叉系数。基于表 １中控制器参数，二自由
度内模控制器与 ＰＩＤ控制器的灵敏度函数及补灵
敏度函数 Ｂｏｄｅ图如图６所示。

由图 ６（ａ）可知，二自由度内模控制器在
０．０１～１Ｈｚ频段范围内灵敏度函数幅值约为
－１６ｄＢ，在１～１０００Ｈｚ范围内，灵敏度函数幅值
随频率升高而减小，且远小于 ０ｄＢ；ＰＩＤ控制器
在０．０１～０．８Ｈｚ范围内，灵敏度函数幅值随频率

表 １　转子偏转系统参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｏｔｏｒｔｉｌｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

参　数 数　值 参　数 数　值

Ｊｚ／（ｋｇ·ｍ
２） ０．０１６６ Ｊｒ／（ｋｇ·ｍ

２） ０．００９７

Ω／Ｈｚ １００ λ１ ０．０８

λ２ ０．００３ τ／ｓ ０．００２

Ｋｐ １５ Ｋｉ ０．００１

Ｋｄ ３ Ｂ／Ｔ ０．４

ｎ ２００ ｌｍ／ｍ ０．０５９

Ｌ／ｍ ０．１１５８ ωＬ／Ｈｚ ８０

ｋＬ ０．５ ωＨ／Ｈｚ ４００

ｋＨ ０．２ ｋｒ ０．０５

ｌｒ／ｍ ０．０７８

图 ６　灵敏度函数与补灵敏度函数 Ｂｏｄｅ图

Ｆｉｇ．６　Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｓｏｆｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄ

ｐｅｎａｌｔｙｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎ

４８４
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升高而增加，峰值约为３ｄＢ，随后衰减，在 ２Ｈｚ左
右稳定在０ｄＢ；对比２种控制器灵敏度函数 Ｂｏｄｅ
图可知，二自由度内模控制系统在 ０．３Ｈｚ以上的
频段范围内灵敏度增益小于 ＰＩＤ控制器，说明设
计的二自由度内模控制器与 ＰＩＤ控制器相比具有
更好的跟踪能力。

由图 ６（ｂ）可知，二自由度内模控制器在
０．１～１Ｈｚ频段范围内补灵敏度函数增益幅值保
持在 ０ｄＢ，从 １Ｈｚ起幅值随频率升高呈衰减趋
势；ＰＩＤ控制器在０．１～０．８Ｈｚ频段范围内补灵敏
度函数增益幅值保持在 ０ｄＢ，在 ０～２．５Ｈｚ频段
范围增益幅值随频率升高呈小幅度增加趋势，在

２．５Ｈｚ达到峰值４．５ｄＢ，在大于 ２．５Ｈｚ频段范围
内增益幅值呈衰减趋势。

对比２种控制器补灵敏度函数 Ｂｏｄｅ图可知，
二者在０～７Ｈｚ频段范围内补灵敏度函数增益幅
值大致相等，在７Ｈｚ以上的频段范围内二自由度
内模控制系统补灵敏度函数增益小于 ＰＩＤ控制系
统，且随频率增加，二自由度内模控制器增益幅值

衰减速度大于 ＰＩＤ控制器，由此可以判断，二自由
度内模控制器抗扰性强于 ＰＩＤ控制器。

３　仿真分析

为验证本文算法的有效性和优越性，将所提出

的前馈解耦内模控制算法和交叉ＰＩＤ算法在ＭＡＴ
ＬＡＢ环境下进行对比仿真，主要参数如表１所示。
３．１　解耦仿真分析

图７为 ｔ＝０．５ｓ时，令转子绕 ｘ轴偏转阶跃
１°；ｔ＝２．５ｓ时，令转子绕 ｙ轴偏转阶跃 －１°，分别
采用交叉 ＰＩＤ控制和前馈解耦内模控制的条
件下，转子径向两偏转通道间耦合关系仿真曲线。

图 ７　解耦效果仿真对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

由图７可知，采用交叉 ＰＩＤ控制算法条件下，０．５ｓ
时刻转子绕 ｘ轴偏转１°引起转子产生绕 ｙ轴偏转
约０．２°抖动，２．５ｓ时刻转子绕 ｙ轴偏转 －１°导致
转子同时产生绕 ｘ轴偏转约 ０．２°抖动；采用前馈
解耦内模控制算法时，０．５ｓ时刻 ｘ轴偏转对 ｙ轴
转动状态无影响，２．５ｓ时刻转子绕 ｙ轴偏转对
ｘ轴转动状态也无影响；对比可知，与交叉 ＰＩＤ控
制算法相比，前馈解耦内模控制算法可实现转子

径向两偏转自由度完全解耦。

３．２　响应速度仿真分析
转子绕 ｘ轴偏转的指令信号如图８中实线所

示，１ｓ时，令转子正向偏转阶跃 ０．５°，３ｓ时令转
子偏转角恢复为 ０°；５ｓ时令转子反方向偏转
０．５°，７ｓ时刻再令转子偏转角恢复为 ０°。分别采
用交叉 ＰＩＤ控制和前馈解耦内模控制算法条件
下，转子偏转响应曲线如图 ８所示。根据图 ８可
知，采用交叉 ＰＩＤ控制算法在对指令阶跃信号进
行跟踪过程中，超调量约为 ２４％，响应时间约为
０．７ｓ；采用前馈解耦内模控制算法的控制系统无
超调，响应时间约为 ０．３ｓ，较交叉 ＰＩＤ控制算法
减少５７．１％。仿真结果表明，与交叉 ＰＩＤ控制算
法相比，前馈解耦内模控制算法具有更快的响应

速度。

图 ８　偏转响应曲线对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｉｌｔｉｎｇｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓ

３．３　抗扰性仿真分析
１ｓ时刻对处于平衡位置的转子施加绕 ｘ轴

偏转的 ０．１ｓｉｎ（２πｔ）°正弦干扰信号时，分别采用
交叉 ＰＩＤ算法和前馈解耦内模控制算法情况下，
干扰信号对转子系统偏转角度的影响如图 ９（ａ）
所示。为使交叉 ＰＩＤ控制器性能达到最优，其控
制器参数参照文献［２５］设定，如表 １所示。由
图９（ａ）可知，采用交叉 ＰＩＤ算法的转子系统受
０．１ｓｉｎ（２πｔ）°的正弦信号干扰后产生幅值约为
０．０２°的往复偏转；采用前馈解耦内模控制算法

５８４
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图 ９　抗扰性能对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

的控制系统受０．１ｓｉｎ（２πｔ）°正弦信号干扰后产生
幅值约为０．０１８°的往复偏转。

以上２种控制器参数不变的条件下，干扰信
号由０．１ｓｉｎ（２πｔ）°变为 ０．１ｓｉｎ（８πｔ）°时，转子系
统因干扰产生的偏转角度如图 ９（ｂ）所示。由
图９（ｂ）可知，干扰信号频率变为 ４Ｈｚ时，采用交
叉 ＰＩＤ算法的转子系统产生幅值约为 ０．０７５°的
往复偏转；而采用前馈解耦内模控制算法的转子

系统产生幅值约为 ０．０１８°的往复偏转，偏转幅度
较 ＰＩＤ算法减少７６％。

对比图 ９（ａ）、（ｂ）可知，当干扰信号频率发
生变化时，采用交叉 ＰＩＤ算法的转子系统偏转幅
度随频率增加而变大，这主要是因为交叉 ＰＩＤ控
制器中的微分项对正弦扰动信号进行处理时，扰

动信号频率越大，引入的量化噪声越大，如果改变

微分系数弱化微分项的作用，系统的跟随性又将

受到影响；而采用前馈解耦内模控制算法的转子

系统不包含纯微分环节，且具备独立调节跟踪性

和抗扰性的特点，具有较强的鲁棒性，因此偏转幅

度几乎不随干扰信号频率变化。因此，前馈解耦

内模控制器抗扰性优于交叉 ＰＩＤ控制器。

结合图８、图９仿真结果可知，由于前馈解耦
内模控制器可以同时实现跟踪性和抗扰性的独立

调整，而交叉 ＰＩＤ控制算法机动性差，难以使系统
兼顾快速性和准确性，因此前馈解耦内模控制算

法的响应速度和抗扰性优于交叉 ＰＩＤ控制算法。

４　结　论

１）转子分别沿 ｘ、ｙ轴偏转过程中，相比于采
用交叉 ＰＩＤ算法会导致转子沿 ｙ、ｘ轴方向产生约
２０％的耦合性偏转跳动，基于前馈解耦的二自由
度内模控制算法可以消除转子径向两偏转自由度

间的耦合。

２）基于前馈解耦的二自由度内模控制算法
可兼顾系统的跟随性和抗扰性，偏转响应时间较交

叉ＰＩＤ算法降低了５７．１％，受０．１ｓｉｎ（２πｔ）°正弦信
号扰动产生的偏转波动幅值较交叉 ＰＩＤ算法减少
１０％，受０．１ｓｉｎ（２πｔ）°正弦信号扰动产生的偏转
波动幅值较交叉 ＰＩＤ算法减少７６％。
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ｎａｌｍｏｄｅｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｆｏｒｒｏｔｏｒｔｉｌｔｉｎｇｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｂａｓｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ
ＬＦＭＢ．Ｆｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｍａｔｒｉｘｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｐｅｒｆｏｒｍｔｉｌｔｉｎｇｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｉｎｒａｄｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｎ
ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｗｏｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｉｎｔｅｒｎａｌｍｏｄｅｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ（２ＤＯＦＩＭＣ）ｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｐｅｒｆｏｒｍｒｏｔｏｒｔｉｌｔｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｎｄｆａｓｔｒｅｓｐｏｎｓｅ．ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｙＭＡＴＬＡＢｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈ
ｏｄｃａｎｒｅａｌｉｚｅｆｕｌｌｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｆｏｒｒｏｔｏｒｔｉｌｔｉｎｇ，ｒｅｓｐｏｎｓｅｔｉｍｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ５７．１％ ｔｈａｎｔｈａｔｏｆｃｒｏｓｓＰＩＤｃｏｎ
ｔｒｏｌｌｅｒ，ａｎｄｔｉｌｔｉｎｇｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙ０．１ｓｉｎ（２πｔ）°ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｇｎａｌｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ７６％
ｔｈａｎｔｈａｔｏｆｃｒｏｓｓＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｅｎｓｉｎｇｇｙｒｏｓｃｏｐｅ；Ｌｏｒｅｎｔｚｆｏｒｃｅｍａｇｎｅｔｉｃｂｅａｒｉｎｇ
（ＬＦＭＢ）；ｒａｄｉａｌｔｉｌｔｉｎｇ；ｆｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ；ｔｗｏｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｉｎｔｅｒｎａｌｍｏｄｅｌｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６３０１０：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６３０．１０００．０１１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４７５４７２，６１４０３３９６，５１６０５４８９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｅｎｙｕａｎ＿８２３＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ

８８４
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基于改进积分视线导引策略的欠驱动

无人水面艇路径跟踪

陈霄，刘忠，张建强，董蛟，周德超

（海军工程大学 电子工程学院，武汉 ４３００００）

　　摘　　　要：路径跟踪控制是无人水面艇（ＵＳＶ）自主完成各项任务使命的关键技术之
一，受到国内外运动控制领域的普遍关注。为提高风浪流等外界环境干扰下，无人水面艇

（ＵＳＶ）路径跟踪控制的准确性和鲁棒性，研究海流等外界扰动环境下一类非对称欠驱动无人
水面艇的路径跟踪问题，提出了 ２种改进积分视线（ＩＬＯＳ）导引策略，并基于改进导引策略和
反馈控制思想实现了无人水面艇水平面的路径跟踪。与传统 ＩＬＯＳ导引策略相比，第１种改进
策略具有变积分增益能够避免积分饱和及超调现象；第 ２种改进策略在前者的基础上将前视
距离设计为时变量，使得无人水面艇操纵更加灵活，其中积分增益和前视距离均为垂直距离误

差的不同函数，引导无人水面艇灵活快速地跟踪期望路径。基于级联系统理论证明了当所有

控制目标实现时，控制系统为全局 ｋ指数稳定（ＧＫＥＳ）的，理论分析和仿真实验证明了算法的
有效性和先进性。

关　键　词：欠驱动控制；无人水面艇（ＵＳＶ）；积分视线（ＩＬＯＳ）导引；路径跟踪；级联
系统；稳定性证明

中图分类号：ＴＰ２４２；ＴＰ２７３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０４８９１１

　　 无人水面艇 （ＵｎｍａｎｎｅｄＳｕｒｆａｃｅＶｅｈｉｃｌｅ，
ＵＳＶ）作为一种小型水面智能任务平台，具有体积
小、成本低、高速智能、雷达反射面积小、无人员伤

亡等优势，在军用和民用领域具有广泛的应用前

景
［１］
。同时，ＵＳＶ还是整合低空无人机和水下机

器人跨网络的关键节点，备受世界各国科研人员

的关注
［２］
。路径跟踪是 ＵＳＶ完成各项使命任务

的关键技术之一，定义为 ＵＳＶ在控制系统的驱动
下，不考虑时间约束，从任意初始位置出发，驶入

预先设定的期望航线，并沿此航线最终到达指定

位置
［３］
。不具有侧向推进器或侧向推进器在高

速航行时失效的 ＵＳＶ是一类典型的欠驱动系统，
由于控制输入个数少于其所需控制的自由度个

数，故该类系统存在不可积的加速度约束
［３］
。目

前国内外对于欠驱动 ＵＳＶ路径跟踪控制已有较
多的研究成果。

Ｃａｈａｒｉｊａ等设计了基于坐标变换的全局 ｋ指
数直线路径跟踪控制器和海流观测器，但并未考

虑更为一般的曲线路径跟踪控制问题
［４］
。田勇

等基于视线导引策略和抗饱和 ＰＩＤ控制算法设计
了直线航迹跟踪控制器，并进行湖上试验验证，但

并未考虑外界扰动的影响
［５］
。Ｆｏｓｓｅｎ和 Ｌｅｋｋａｓ

考虑海流等外界干扰对 ＵＳＶ运动学模型的扰动，
进行了路径跟踪控制研究，但并未考虑 ＵＳＶ模型
的非对称特性

［６］
。Ｂｒｈａｕｇ等提出了用于补偿外

界环境干扰的积分视线（ＩｎｔｅｇｒａｌＬｉｎｅｏｆＳｉｇｈｔ，ＩＬ

Administrator
新建图章
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ＯＳ）导引策略，并给出系统的稳定性证明［７］
。文

献［８］设计了基于相对速度模型的路径跟踪 ＩＬＯＳ
导引策略，并证明了控制系统是全局 ｋ指数稳定
（ＧｌｏｂａｌｋＥｘｐｏｎｅｎｔｉａｌＳｔａｂｌｅ，ＧＫＥＳ）的，但只实现
直线路径跟踪。

本文在研究国内外现有成果的基础上，提出

了２种改进 ＩＬＯＳ导引策略，之后综合考虑 ＵＳＶ
的欠驱动性和不对称性以及外界扰动的影响，基

于改进 ＩＬＯＳ导引策略和反馈控制思想实现了
ＵＳＶ水平面内的直线和曲线路径跟踪控制，并利
用级联系统理论证明了当所有控制目标实现时，

控制系统为全局 ｋ指数稳定的。仿真对比实验表
明了算法的有效性和先进性。

１　ＵＳＶ运动数学模型及问题描述
１．１　ＵＳＶ运动建模

欠驱动 ＵＳＶ的水平面三自由运动学和动力
学模型

［３］
如下：

η＝Ｊ（ψ）ｖ
Ｍｖ＋Ｃ（ｖ）ｖ＋Ｄ（ｖ）＝{ Ｂｆ

（１）

式中：η＝［ｘ，ｙ，ψ］Ｔ为大地坐标系 ｉ下 ＵＳＶ在水
平面的位置（ｘ，ｙ）和航向角 ψ；Ｊ（ψ）为旋转矩阵；
ｖ＝［ｕ，ｖ，ｒ］Ｔ为 ＵＳＶ的纵向、横向线速度（ｕ、ｖ）及
航向角速度（ｒ）；ｆ＝［Ｔｕ，Ｔｒ］

Ｔ
为控制输入矩阵，

Ｔｕ和 Ｔｒ分别为前进推力和转艏力矩；Ｂ为控制输
入配置矩阵；Ｍ为惯性参数矩阵；Ｃ（ｖ）＝ＣＲＢ（ｖ）＋
ＣＡ（ｖ），ＣＲＢ（ｖ）和 ＣＡ（ｖ）分别为刚体自身和附加
的科氏力和向心力矩阵；Ｄ（ｖ）为阻尼参数矩阵。
各矩阵定义如下：

Ｊ（ψ）＝
ｃｏｓψ －ｓｉｎψ ０
ｓｉｎψ ｃｏｓψ ０









０ ０ １

（２）

Ｍ＝

ｍ１１ ０ ０

０ ｍ２２ ｍ２３
０ ｍ３２ ｍ











３３

（３）

Ｂ＝

ｂ１１ ０

０ ｂ２２
０ ｂ











３２

（４）

Ｃ（ｖ）＝

０ ０ －ｍ２２ｖ－ｍ２３ｒ

０ ０ ｍ１１ｕ

ｍ２２ｖ＋ｍ２３ｒ －ｍ１１ｕ









０

（５）

Ｄ（ｖ）＝

ｄ１１ ０ ０

０ ｄ２２ ｄ２３
０ ｄ３２ ｄ











３３

（６）

上述 ＵＳＶ模型中没有考虑作用在艇体上的
外界干扰，因此以上模型中的速度均为绝对运动

速度。考虑存在海流等外界干扰的情况，若满足

以下２个条件：
条件 １　在大地坐标系 ｉ中，海流速度 Ｖｃ＝

［Ｖｘ，Ｖｙ，０］
Ｔ
为常值无旋，合速度 Ｕｃ＝ Ｖ２ｘ＋Ｖ

２

槡 ｙ，

存在常值 Ｖｍａｘ＞０，使 Ｖｍａｘ≥Ｕｃ，且Ｕ
·

ｃ＝０，其中
Ｖｃ＝ Ｖｃ 。

条件２　ＣＲＢ（ｖ）与速度 ｕ、ｖ无关，即 ＣＲＢ（ｖ）＝
ＣＲＢ（ｖｒ），其中ｖｒ为相对运动速度。

此时可通过在 ＵＳＶ运动数学模型中加入海
流速度 Ｖｃ＝［Ｖｘ，Ｖｙ，０］

Ｔ
的方式，直接用相对运动

速度 ｖｒ＝［ｕｒ，ｖｒ，ｒ］
Ｔ
替代式（１）中的绝对运动速

度ｖ＝［ｕ，ｖ，ｒ］Ｔ，模型如下：
η＝Ｊ（ψ）ｖｒ＋Ｖｃ
Ｍｖｒ＋Ｃ（ｖｒ）ｖｒ＋Ｄ（ｖｒ）＝

{ Ｂｆ
（７）

模型式（７）不仅可避免同时使用绝对前进速
度 ｕ和相对前进速度 ｕｒ给控制器设计带来的复
杂公式推导，而且由于 Ｔｕ作用于船体产生的速度
为 ｕｒ，而不是 ｕ，因此可通过控制总能量消耗直接
控制 ＵＳＶ的相对前进速度 ｕｒ。
１．２　ＵＳＶ模型坐标变换

为便于２．３节欠驱动 ＵＳＶ航向、航速控制律
的设计，本文将船体坐标系的原点变换到船体枢

心位置处，去除偏航力矩对横向运动的直接

影响
［９］
。

定义：

珋ｘ＝ｘ＋εｃｏｓψ
珋ｙ＝ｙ＋εｓｉｎψ
珔ψ＝ψ
珔ｕｒ＝ｕｒ
珋ｖｒ＝ｖｒ＋εｒ
珋














ｒ＝ｒ

（８）

式中：ε＝－（ｍ３３ｂ２２－ｍ２３ｂ３２）／（ｍ２２ｂ３２－ｍ２３ｂ２２）。
坐标变换后，式（７）可写为

ｘ
·

＝珔ｕｒｃｏｓ珔ψ－珋ｖｒｓｉｎ珔ψ＋Ｖｘ （９）

ｙ
·

＝珔ｕｒｓｉｎ珔ψ＋珋ｖｒｃｏｓ珔ψ＋Ｖｙ （１０）

珔ψ
·

＝珋ｒ （１１）

ｕ
·

ｒ＝Ｆｕｒ（珔ｕｒ，珋ｖｒ，珋ｒ）＋Ｔｕ（ｂ１１／ｍ１１） （１２）

ｖ
·

ｒ＝Ｘ（珔ｕｒ）珋ｒ＋Ｙ（珔ｕｒ）珋ｖ （１３）

ｒ
·

＝Ｆｒ（珔ｕｒ，珋ｖｒ，珋ｒ）＋Ｔｒ（ｂ３２ｍ２２－ｂ３２ｍ２３）／

　　（ｍ２２ｍ３３－ｍ
２
２３） （１４）

其中：

０９４
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　第 ３期 陈霄，等：基于改进积分视线导引策略的欠驱动无人水面艇路径跟踪

Ｆｕｒ（ｕｒ，ｖｒ，ｒ）＝
ｍ２２（ｖｒ－εｒ）ｒ＋ｍ２３ｒ

２

ｍ１１
－
ｄ１１ｕｒ
ｍ１１
（１５）

Ｘ（珔ｕｒ）＝
（ｍ２２３－ｍ１１ｍ３３）珔ｕｒ＋（ｍ２３ｄ３３－ｍ３３ｄ２３）

ｍ２２ｍ３３－ｍ
２
２３

＋

　　ε
（ｍ１１ｍ２３－ｍ２２ｍ２３）珔ｕｒ＋（ｍ２３ｄ２３－ｍ２２ｄ３３）

ｍ２２ｍ３３－ｍ
２
２３

（１６）

Ｙ（珔ｕｒ）＝
（ｍ２２ｍ２３－ｍ１１ｍ２３）珔ｕｒ＋（ｍ２３ｄ３２－ｍ３３ｄ２２）

ｍ２２ｍ３３－ｍ
２
２３

（１７）
Ｆｒ（ｕｒ，ｖｒ，ｒ）＝

（ｍ１１ｍ２３－ｍ２２ｍ２３）ｕｒｒ＋（ｍ２３ｄ２３－ｍ２２ｄ３３）ｒ
ｍ２２ｍ３３－ｍ

２
２３

＋

　　
（ｍ１１ｍ２２－ｍ

２
２２）ｕｒ＋（ｍ２３ｄ２２－ｍ２２ｄ３２）
ｍ２２ｍ３３－ｍ

２
２３

（ｖｒ－εｒ）

（１８）

由式（１３）可以看出，经过坐标变换，ｖ
·

ｒ表达

式中没有直接驱动力，因此本文中的 ＵＳＶ具有欠
驱动性。

１．３　问题描述
考虑计划航线为由一系列航路点（ｘｐ（θ），

ｙｐ（θ））相连组成期望路径 Ｐ（θ），其中 θ为大于 ０
的路径参数变量，且对于非闭合曲线路径 θ满足

θ
·

＝ Ｕ
（ｘ′２ｐ（θ）＋ｙ′

２
ｐ（θ））

１／２，ｙ′ｐ（θ）＝ｄｙｐ（θ）／ｄθ，

ｘ′ｐ（θ）＝ｄｘｐ（θ）／ｄθ，Ｕ＝ （ｘ
·

）
２＋（ｙ

·

）槡
２ ＞０为

ＵＳＶ在大地坐标系 ｉ中的绝对运动合速度；γｐ（θ）
为参数路径上任一点（ｘｐ（θ），ｙｐ（θ））处的切线方
向与固定坐标系 ｉ纵轴 ｙｉ之间的夹角，顺时针为
正，表达式如下：

γｐ（θ）＝ａｒｃｔａｎ
ｙ′ｐ（θ）
ｘ′ｐ（θ

( )）　　γｐ（θ）∈ （－π，π）
（１９）

为便于 ＵＳＶ路径跟踪误差的描述，基于 Ｓｅｒ
ｒｅｔＦｒｅｎｅｔ坐标系来描述路径跟踪误差，如图 １所
示。该坐标系以期望路径 Ｐ（θ）上的自由点为原
点，横轴 ＸＰ沿 Ｐ（θ）的切线方向，纵轴 ＹＰ沿Ｐ（θ）
的法线方向并指向右侧；ｘｅ（ｔ）为 ＵＳＶ的纵向位

置误差；Ｐｌｏｓ（ｔ）为视线导引矢量，ｔ为时间；ｖ为坐
标变换后 ＵＳＶ的横向速度；Δ＝ｎＬ为 ＵＳＶ的前视
距离，ｎ＝２～５，Ｌ为船长。

在大地坐标系 ｉ中，ＵＳＶ当前位置为 Ｐ（ｔ）＝
［ｘ，ｙ］Ｔ，由图１得横向位置误差
ｙｅ（ｔ）＝－（ｘ－ｘｐ（θ））ｓｉｎγｐ（θ）＋

　　（ｙ－ｙｐ（θ））ｃｏｓγｐ（θ） （２０）
对 ｙｅ（ｔ）微分得

ｙｅ（ｔ）＝－（ｘ
·

－ｘｐ（θ））ｓｉｎγｐ（θ）－
　　γｐ（θ）（珋ｘ－ｘｐ（θ））ｃｏｓγｐ（θ）＋

　　（ｙ
·

－ｙｐ（θ））ｃｏｓγｐ（θ）－

　　γｐ（θ）（ｙ－ｙｐ（θ））ｓｉｎγｐ（θ） （２１）
由式（１９）可得

ｘｐ（θ）ｓｉｎγｐ（θ）－ｙｐ（θ）ｃｏｓγｐ（θ）＝０ （２２）
由图１所示的几何关系可知：

γｐ（θ）［（ｘ－ｘｐ（θ））ｃｏｓγｐ（θ）＋
　　（珋ｙ－ｙｐ（θ））ｓｉｎγｐ（θ）］＝０ （２３）

将式（７）、式（２２）及式（２３）代入式（２１）中得
ｙｅ（ｔ）＝Ｕｓｉｎ（珔ψ＋β－γｐ（θ）） （２４）
式中：β＝ａｒｃｔａｎ（ｕ，ｖ）为 ＵＳＶ转向时造成的横向
速度与外界干扰环境海流等共同作用产生的漂

角，这将导致 ＵＳＶ的航迹角χ与航向角 珔ψ不相等，
且χ＝珔ψ＋β。在船舶路径跟踪应用中，χ一般可通
过导航系统测量得到，那么可将漂角对路径跟踪

的影响直接映射到航迹角中，设计相应的航迹控

制器去进行路径跟踪。考虑到实际 ＵＳＶ路径跟
踪应用中，未安装导航系统或导航系统失灵情况

下，仍可根据 ＵＳＶ上安装的电子罗盘量测到的航
向以完成路径跟踪任务，此时应考虑设计航向控

制器，故控制器设计过程中对漂角的处理方式就显

得尤为重要。一般 ＵＳＶ航行时都满足条件３。
条件３　漂角 β很小（一般小于 ５°）且为常

值。即存在 βｍａｘ＞０，使得 β≤βｍａｘ，且β
·

＝０。
那么，式（２４）可改写为

ｙｅ（ｔ）＝Ｕｓｉｎ（珔ψ－γｐ（θ））＋Ｕｃｏｓ（珔ψ－γｐ（θ））β

（２５）

图 １　基于前视距离的 ＩＬＯＳ导引策略原理图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＩＬＯＳｇｕｉｄａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｙ

ｂａｓｅｄｏｎｌｏｏｋａｈｅａｄｄｉｓｔａｎｃｅ
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２　路径跟踪

本文设计的路径跟踪控制系统采用 ＩＬＯＳ导
引子系统与航向控制子系统级联的方式。导引子

系统根据 ＵＳＶ的位置、姿态信息和计划航线的信
息，求解出期望的 ＵＳＶ航向，而航向控制子系统
则根据导引子系统给定的期望信号和当前 ＵＳＶ
的运动信息计算出期望的舵机操纵信号，以此使

得 ＵＳＶ路径跟踪的位置和航向都收敛到平衡位
置，同时航速控制子系统实现 ＵＳＶ对期望速度的
跟踪。

因此本文的 ３自由度欠驱动 ＵＳＶ路径跟踪
控制目标为

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｙｅ（ｔ）＝０ （２６）

ｌｉｍ
ｔ→∞
ψ（ｔ）＝ψｄ （２７）

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｕｒ（ｔ）＝ｕｄ （２８）

式中：ψｄ为导引子系统给出的航向参考信号，即

期望航向角；ｕｄ为期望的相对前进速度。

２．１　传统 ＩＬＯＳ导引策略
ＩＬＯＳ导引策略是一种经典有效的导航算法，

文献［３］中定义了船舶运动控制领域中视线导引
的概念：ＩＬＯＳ矢量是船舶当前位置在计划航线投
影点的切线上一点与船舶当前位置的连线。通过

控制船舶合速度的方向始终对准 ＩＬＯＳ矢量，引导
船舶逼近计划航线。ＩＬＯＳ导引原理独立于动力
学控制，不依赖于任何模型，对高频白噪声敏感度

低，且需要设计的参数少，期望航向的获取只与船

舶的实时位置和给定的期望航线有关，能够实时

高效地计算期望航向并传递给控制层。ＩＬＯＳ导
引策略可分为基于包围圈和前视距离 ２种，本文
采用基于前视距离的 ＩＬＯＳ导引策略来完成路径
跟踪目标，传统 ＩＬＯＳ导引策略［７］

定义如下：

ψｄ＝γｐ（θ）－ａｒｃｔａｎ
１
Δ
ｙｅ（ｔ）＋ｙ( )ｉｎｔ （２９）

ｙｉｎｔ＝γ
ΔＵｙｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２
　γ＞０ （３０）

式中：ｙｉｎｔ为虚拟控制输入，是一个积分环节。

２．２　改进 ＩＬＯＳ导引策略
本节基于自适应观测技术，设计自适应观测

器来估计漂角 β，再选择恰当的虚拟控制输入对
漂角进行补偿，最终实现对路径的精确跟踪。基

于以上思想，本文提出２种改进 ＩＬＯＳ导引策略。
第１种改进 ＩＬＯＳ导引策略设计如下：

ψｄ＝γｐ（θ）－ａｒｃｔａｎ（ｋｐｙｅ（ｔ）＋ｙｉｎｔ） （３１）

ｙｉｎｔ＝ｋｐ
ΔＵｙｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２

（３２）

ｋｐ＝ｋｉｅ
－ρｙ２ｅ（ｔ） （３３）

式中：ｋｐ＝１／Δ、ｋｉ和 ρ为要设计的严格大于零的
常值参数。

记β^为自适应观测器对漂角 β的估计值，且估

计误差为 槇β＝β－β^，取 ｙｉｎｔ＝β^，则式（３２）即为自适
应扰动观测器。

由式（３１）～式（３３）可以看出，当 ＵＳＶ距离
计划航线较远时，首要任务是快速减小 ｙｅ（ｔ），此

时积分增益 ｌｉｍ
ｙｅ（ｔ）→∞

ｅ－ρｙ２ｅ（ｔ）≈０，积分项 ｙｉｎｔ＝０不起

作用；当 ＵＳＶ在计划航线附近时，积分增益
ｌｉｍ
ｙｅ（ｔ）→０

ｅ－ρｙ２ｅ（ｔ）≈１，此时积分项 ｙｉｎｔ起到估计和补偿

扰动漂角的作用，以使 ＵＳＶ精确地跟踪计划航
线。该改进 ＩＬＯＳ导引策略可有效减小定积分增
益选择不当带来的积分饱和及超调等不利影响。

第２种改进 ＩＬＯＳ导引策略在前者的基础上
将常值增益 ｋｐ用位置误差函数来替代：

１／ｋｐ＝Δ＝（Δｍａｘ－Δｍｉｎ）ｅ
－λｙ２ｅ（ｔ） ＋Δｍｉｎ （３４）

式中：λ为严格大于零的常值参数；Δｍａｘ和 Δｍｉｎ分
别为前视距离 Δ的最大值和最小值。设计如下：

ψｄ＝γｐ（θ）－ａｒｃｔａｎ（ｋｐｙｅ（ｔ）＋ｙｉｎｔ） （３５）

ｙｉｎｔ＝ｋｐ
ΔＵｙｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２

（３６）

ｋ＝ｋｉｅ
－ρｙ２ｅ（ｔ） （３７）

１／ｋｐ＝Δ＝（Δｍａｘ－Δｍｉｎ）ｅ
－λｙ２ｅ（ｔ） ＋Δｍｉｎ （３８）

时变的 Δ可使得船舶操纵更加灵活［３］
。由

式（３７）和式（３８）可知，当 ＵＳＶ距离计划航线很
远时，ｌｉｍ

ｙｅ（ｔ）→∞
ｅ－λｙ２ｅ（ｔ）≈０，此时前视距离 Δ＝Δｍｉｎ，较

小的前视距离会使得 ＵＳＶ快速逼近计划航线，且
ｙｅ（ｔ）较大时积分，增益 ｌｉｍ

ｙｅ（ｔ）→∞
ｅ－ρｙ２ｅ（ｔ）≈０，积分项

ｙｉｎｔ＝０不起作用；当 ＵＳＶ在计划航线附近时，

ｌｉｍ
ｙｅ（ｔ）→０

ｅ－λｙ２ｅ（ｔ）≈１，此时前视距离 Δ＝Δｍａｘ，大的前视

距离 Δ可有效减小位置误差的超调，且 ｙｅ（ｔ）很

小时，ｌｉｍ
ｙｅ（ｔ）→０

ｅ－ρｙ２ｅ（ｔ）≈１，此时积分项 ｙｉｎｔ起到估计和

补偿扰动漂角的作用，以使 ＵＳＶ精确的跟踪计划
航线。

下面给出以上导引子系统的稳定性证明。

证明　定义 珘ψ＝珔ψ－ψｄ为 ＵＳＶ航向角误差，
式（２５）可改写为
ｙｅ（ｔ）＝Ｕｓｉｎ（珘ψ＋ψｄ－γｐ（θ））＋
　　Ｕｃｏｓ（珘ψ＋ψｄ－γｐ（θ））β （３９）

２９４
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　第 ３期 陈霄，等：基于改进积分视线导引策略的欠驱动无人水面艇路径跟踪

又因为

ｓｉｎａｒｃｔａｎ －１
Δ
ｙｅ（ｔ）－ｙ( )( )ｉｎｔ ＝

　　
ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２

（４０）

ｃｏｓａｒｃｔａｎ －１
Δ
ｙｅ（ｔ）＋ｙ( )( )ｉｎｔ ＝

　　 Δ
Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡

２
（４１）

将式（４０）和式（４１）代入式（３９）中，可得

ｙｅ（ｔ）＝－
Ｕ（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２
＋

　　 ＵΔ
Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡

２
β＋

　　Ｕ（１（ｙｅ（ｔ），珘ψ）＋β２（ｙｅ（ｔ），珘ψ））珘ψ （４２）
式中：

１（ｙｅ（ｔ），珘ψ）＝
ｓｉｎ珘ψ
珘ψ
ｃｏｓ（ψｄ－γｐ（θ））＋

　　 ｃｏｓ
珘ψ－１
珘ψ

ｓｉｎ（ψｄ－γｐ（θ）） （４３）

２（ｙｅ（ｔ），珘ψ）＝－
ｓｉｎ珘ψ
珘ψ
ｓｉｎ（ψｄ－γｐ（θ））＋

　　 ｃｏｓ
珘ψ－１
珘ψ

ｃｏｓ（ψｄ－γｐ（θ）） （４４）

显然，ｓｉｎ珘ψ／珘ψ≤１，（ｃｏｓ珘ψ－１）／珘ψ≤０．７３，
ｃｏｓ（ψｄ－γｐ（θ））≤１， ｓｉｎ（ψｄ－γｐ（θ））≤１。
因此，函数 １（ｙｅ（ｔ），珘ψ）、２（ｙｅ（ｔ），珘ψ）满足：

１（ｙｅ（ｔ），珘ψ）≤１．７３

２（ｙｅ（ｔ），珘ψ）≤１．{ ７３
（４５）

当航向控制器精确跟踪期望航向角 ψｄ，可选

择虚拟控制输入 ｙｉｎｔ＝β且^满足 １．３节条件 ３时，
式（４２）可改写为

ｙｅ（ｔ）＝－
Ｕ（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

＋

　　 ＵΔ

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

β （４６）

整理得

ｙｅ（ｔ）＝－
Ｕｙｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

＋

　　 ＵΔ

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

珘β （４７）

设计李雅普诺夫函数 Ｖ１，定义如下：

Ｖ１（ｙｅ（ｔ），ｔ，珘β）＝
１
２
ｙｅ（ｔ）

２＋１
２ｋ
珘β２ ＞０ （４８）

式中：ｙｅ（ｔ）≠０，珘β≠０且 ｋ＞０。

对其微分得

Ｖ
·

１（ｙｅ（ｔ），ｔ，珘β）＝ｙｅ（ｔ）ｙｅ（ｔ）＋
１
ｋ
珘β珘β
·

＝

　　 －
Ｕｙｅ（ｔ）

２

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

＋

　　
ＵΔｙｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

＋１
ｋ
珘β








·

（４９）

因为 珘β
·

＝ －β^
·

，将式 （３２）或式 （３６）代入
式（４９）中，得

Ｖ
·

１（ｙｅ（ｔ），ｔ，珘β）＝－
Ｕｙ２ｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

≤０

（５０）
故导引子系统在平衡点 ｙｅ（ｔ）＝０处是一致

全局渐近稳定的（ＵｎｉｆｏｒｍＧｌｏｂａｌＡｓｙｍｐｔｏｔｉｃＳｔａ
ｂｉｌｉｔｙ，ＵＧＡＳ）。

此外，存在μ＞０，使得ｙｅ（ｔ）满足Ｄ＝｛ｙｅ（ｔ）∈

Ｒ ｙｅ（ｔ）≤μ｝时，Ｖ
·

１（ｙｅ（ｔ），ｔ）满足：

Ｖ
·

１（ｙｅ（ｔ），ｔ，珘β）＝
－Ｕｙ２ｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

≤－ｗｙｅ（ｔ）
２

（５１）

式中：０＜ｗ＜ Ｕ

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δβ）^槡
２

。故导引子系

统在平衡点 ｙｅ（ｔ）＝０处是一致局部指数稳定
（Ｕｎｉｆｏｒｍ ＬｏｃａｌＥｘｐｏｎｅｎｔｉａｌＳｔａｂｉｌｉｔｙ，ＵＬＥＳ）的。
ＵＧＡＳ与 ＵＬＥＳ一起等价于 ＧＫＥＳ，其稳定性概念
强于 ＵＧＡＳ，而稍弱于全局指数稳定（ＧｌｏｂａｌＥｘｐｏ
ｎｅｎｔｉａｌＳｔａｂｌｅ，ＧＥＳ）［１０］。 证毕

２．３　航向、航速控制子系统设计
本节采用反馈线性化比例微分控制和比例控

制分别设计航向、航速控制器，实现对导引子系统

给出的参考信号 ψｄ和期望速度的跟踪
［１１］
。控制

律设计如下：

Ｔｒ＝
ｍ２２ｍ３３－ｍ

２
２３

ｂ３２ｍ２２－ｂ３２ｍ (
２３

－Ｆｒ（ｕｒ，ｖｒ，ｒ）＋珔ψ
¨
ｄ－

　　ｋ１（珔ψ
·

－珔ψ
·

ｄ）－ｋ２（珔ψ－珔ψｄ )） （５２）

Ｔｕ ＝
ｍ１１
ｂ (
１１

－Ｆｕｒ（ｕｒ，ｖｒ，ｒ）＋
ｂ１１
ｍ１１
ｕｒｄ＋

　　 ｕ
·

ｒｄ－ｋｕｒ（ｕｒ－ｕｒｄ )） （５３）

式中：ｕｒｄ为坐标变换后 ＵＳＶ的参考相对期望速
度；ｋ１、ｋ２、ｋｕｒ为严格大于零的常值增益，参考信号

ψｄ和ψ
·

ｄ由导引子系统给出。下面给出航向、航

３９４
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速控制子系统的稳定性证明。

证明　定义速度误差为：ｕ＝珘ｕｒ＝珔ｕｒ－珔ｕｒｄ，ｈ＝

［珘ψ，珓ｒ］Ｔ＝［珔ψ－珔ψｄ，珋ｒ－珋ｒｄ］
Ｔ
，根据式（１２）～式（１４）

和航向、航速控制律式（５２）、式（５３）得到误差系
统 ｕ和 ｈ的动态特性：

ｕ
·

＝［珘ｕ
·

ｒ］＝ －ｋｕｒ　 －
ｄ１１
ｍ[ ]
１１

ｕ （５４）

ｈ
·

＝
珘ψ
·

珓ｒ
[ ]·

＝
０ １
－ｋ２ －ｋ[ ]

１

ｈ （５５）

系统式（５４）和式（５５）为线性时不变的，此外

ｋ１、ｋ２、ｋｕｒ和 －
ｄ１１
ｍ１１
均为正值，故 －ｋｕｒ　 －

ｄ１１
ｍ[ ]
１１

和

０ １
－ｋ２ －ｋ[ ]

１

为霍尔维茨矩阵，即 ２个系统所有

特征根的实部均为负值
［４，１２］

。因此，系统式（５４）
和式（５５）的平衡状态 珘ｕｒ＝０和（珘ψ，珓ｒ）＝（０，０）均
为全局指数稳定。 证毕

３　系统稳定性证明

导引子系统与航向控制子系统一起构成级联

系统，完成对期望航线的跟踪。航向控制子系统

通过航向跟踪误差 珘ψ＝珔ψ－ψｄ影响导引子系统，
而导引子系统则通过参考信号 ψｄ和出现在参考
信号 ｒｄ中的 ｙｅ（ｔ）扰动航向控制子系统。需要注
意的是，第２种改进 ＩＬＯＳ导引策略中前视距离是
时变的，在以下的级联系统稳定性证明过程中，首

先假定时变量 Δ、ｋ为大于０的常数，之后讨论时变
量 Δ对级联系统稳定性的影响。证明过程如下：

证明　将位置误差动态与航向跟踪误差动态
写成如下级联形式：

ｙｅ（ｔ）＝－
Ｕ（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２
＋

　　 ＵΔβ
Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡

２
＋ｇ（ｔ，ｙｅ（ｔ），ｈ）ｈ

（５６）

ｈ
·

＝
珘ψ
·

珓ｒ
[ ]·

＝
０ １
－ｋ２ －ｋ[ ]

１

ｈ＝ｆ２（ｔ，ｈ） （５７）

式中：

ｇ（ｔ，ｙｅ（ｔ），ｈ）＝

[　　
Ｕ［１（ｙｅ（ｔ），珘ψ）＋β２（ｙｅ（ｔ），珘ψ）］]０

由２．２节可知，取虚拟控制输入 ｙｉｎｔ＝β，^则系
统式（５６）、式（５７）和观测误差动态可改写成如下

级联系统的形式：

ｚ
·

＝Ｆ（ｔ，ｚ）＋Ｇ（ｔ，ｚ，珘β）珘β （５８）

珘β
·

＝－ｋＧ（ｔ，ｚ，珘β[ ]） Ｔｚ （５９）

式中：珘β
·

＝－β^
·

；ｚ＝［ｚ１　ｚ２］
Ｔ
，ｚ１ ＝ｙｅ（ｔ），ｚ２ ＝ｈ；

ｋ＞０为积分增益。矢量矩阵 Ｇ（ｔ，ｚ，珘β）和 Ｆ（ｔ，ｚ）
的具体表达式如下：

Ｆ（ｔ，ｚ）＝
－

ｋｐΔＵｚ１
Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡

２
＋ｇ（ｔ，ｚ）ｚ２

ｆ２（ｔ，ｚ２











）

（６０）

Ｇ（ｔ，ｚ，珘β）＝

ΔＵ

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２









０

（６１）

证毕

下面给出级联系统式（６０）和式（６１）的稳定
性及证明过程。

定理１　系统 Ｆ（ｔ，ｚ）在平衡点（ｙｅ（ｔ），ｈ）处
是全局 ｋ指数稳定的。

证明　由式（５８）可知，当珘β＝０时，系统式（５８）
的标称形式如下：

ｙｅ（ｔ）＝ｆ１（ｔ，ｙｅ（ｔ））＋ｇ（ｔ，ｙｅ（ｔ），ｈ）ｈ （６２）

ｈ
·

＝ｆ２（ｔ，ｈ） （６３）
式中：

ｆ１（ｔ，ｙｅ（ｔ））＝－
Ｕｋｐ

１＋（ｋｐｙｅ（ｔ）＋ｙｉｎｔ）槡
２
ｙｅ（ｔ）

（６４）
ｇ（ｔ，ｙｅ（ｔ），ｈ）＝

[　　
Ｕ［１（ｙｅ（ｔ），珘ψ）＋β２（ｙｅ（ｔ），珘ψ）］]０

（６５）

由本节可知子系统式（６３）在平衡点（珘ψ，珓ｒ）＝
（０，０）处是全局指数稳定的。系统式（６２）的标称
系统为 ｙｅ（ｔ）＝ｆ１（ｔ，ｙｅ（ｔ）），设计李雅普诺夫函数

Ｖ１（ｙｅ（ｔ），ｔ）＝
１
２
ｙ２ｅ（ｔ），对其微分可得

Ｖ
·

１（ｙｅ（ｔ），ｔ）＝－
Ｕｋｐ

１＋（ｋｐｙｅ（ｔ）＋ｙｉｎｔ）槡
２
ｙ２ｅ（ｔ）

（６６）

由于 Ｕ＞０，ｋｐ＝
１
Δ
＞０，故控制系统在平衡点

ｙｅ（ｔ）＝０处是一致全局渐进稳定的。此外，存在

μ＞０，使得ｙｅ（ｔ）满足Ｄ＝｛ｙｅ（ｔ）∈Ｒｙｅ（ｔ）≤μ｝时，

Ｖ
·

１（ｙｅ（ｔ），ｔ）满足：

４９４
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　第 ３期 陈霄，等：基于改进积分视线导引策略的欠驱动无人水面艇路径跟踪

Ｖ
·

１（ｙｅ（ｔ），ｔ）＝

　　
－Ｕｙ２ｅ（ｔ）

Δ２＋（ｙｅ（ｔ）＋Δｙｉｎｔ）槡
２
≤－ｗｙ２ｅ（ｔ） （６７）

式中：０＜ｗ＜ Ｕ

Δ２＋（μ＋Δｙｉｎｔ）槡
２
。故控制系统在

平衡点 ｙｅ（ｔ）＝０处是一致指数稳定的，ＵＧＡＳ与
ＵＬＥＳ一起等价于 ＧＫＥＳ。

由式（４５）可知函数 １（ｙｅ（ｔ），珘ψ）、２（ｙｅ（ｔ），
珘ψ）有界，故关联项 ｇ（ｔ，ｙｅ（ｔ），ｈ）满足：

ｇ（ｔ，ｙｅ（ｔ），ｈ）≤１．７３Ｕ（１＋β０ｍａｘ） （６８）

式中：β０ｍａｘ为漂角的最大值。
由式（６８）知 ｇ（ｔ，ｙｅ（ｔ），ｈ）不恒为零，因此

级联系统式（６２）、式（６３）是全局 ｋ指数稳定的，
即系统式（５８）的标称系统 Ｆ（ｔ，ｚ）是全局 ｋ指数
稳定的。 证毕

定理２　级联系统式（５８）、式（５９）是全局 ｋ
指数稳定的。

证明　首先证明式（５９）是全局 ｋ指数稳定
的，取李雅普诺夫函数：

Ｖ２（ｔ，ｚ，珘β）＝
１
２
ｚＴｚ＋１

２ｋ
珘β２ （６９）

对其微分得

Ｖ
·

２（ｔ，ｚ，珘β）＝ｚ
Ｔｚ· ＋１

ｋ
珘β珘β
·

＝

　　ｚＴ（Ｆ（ｔ，ｚ）＋Ｇ（ｔ，ｚ，珘β）珘β）－

　　 １
ｋ
珘β（ｋ［Ｇ（ｔ，ｚ，珘β）Ｔ］ｚ）＝

　　ｚＴＦ（ｔ，ｚ）＋ｚＴＧ（ｔ，ｚ，珘β）珘β－

　　珘β［Ｇ（ｔ，ｚ，珘β）Ｔ］ｚ＝ｚＴＦ（ｔ，ｚ）≤０ （７０）

由定理１可知式（５９）是全局 ｋ指数稳定的，
又由于 Ｇ（ｔ，ｚ，珘β）≥０不恒为零，故级联系统
式（５８）、式（５９）在平衡点（ｚ，珘β）＝（０，０）处是全
局 ｋ指数稳定的。 证毕

最后，讨论时变参数 ｋｐ和积分增益 ｋ对导引
子系统稳定性的影响：根据式（３６）可知，较大的前视
距离Δ和积分增益 ｋ会限制导引系统的指数稳定
域。在第１种改进导引策略中，只有参数 ｋ影响系
统的指数稳定域，而在第 ２种改进 ＩＬＯＳ导引策略
中，参数Δ和ｋ一起限制了系统的指数稳定域［１３１４］

。

４　仿真实验

为验证本文提出的改进 ＩＬＯＳ导引策略的有
效性和优越性，以文献［１５］中的模型为例，在
ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中进行路径跟踪对比仿真实

验。ＵＳＶ模型具体参数如表１所示。
表 １　ＵＳＶ模型参数

Ｔａｂｌｅ１　ＭｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＵＳＶ

参　数 数　值 参　数 数　值

ｍ１１ ２５．８ ｂ３２ １

ｍ２２ ３３．８ ｄ１１ ２．０

ｍ２３ －１１．７４８ ｄ２２ ７．０

ｍ３２ －１１．７４８ ｄ２３ －２．５４２５

ｍ３３ ６．８１３ ｄ３２ －２．５４２５

ｂ１１ １ ｄ３３ １．４２２

ｂ２２ ０　

　　通常情况下 ＵＳＶ的期望航线分为直线和曲
线２种，故将本文提出的２种改进 ＩＬＯＳ导引新策
略下和传统 ＩＬＯＳ导引策略下的路径跟踪控制算
法在直线和曲线 ２种工况下进行仿真实验对比。
２种工况下航向、航速控制子系统的参数选择为：
ｋ１＝５，ｋ２＝３，ｋｕｒ＝５；导引子系统参数选择如下：
传统的 ＩＬＯＳ导引策略中，γ＝０．００５，Δ＝８ｍ；
第１种改进 ＩＬＯＳ导引策略中，选择 ｋｉ＝０．００１，
ρ＝５，Δ＝８ｍ；第２种改进 ＩＬＯＳ导引策略中，选择
ｋｉ＝０．０００９，ρ＝５，λ＝３，Δｍｉｎ＝６ｍ，Δｍａｘ＝１４ｍ。

１）工况 １。ＵＳＶ的初始位置为（ｘ０，ｙ０）＝
（５０，－１００）ｍ，初始航向 ψ０＝π／４ｒａｄ，初始航速
ｕｒ＝０．５ｍ／ｓ；大地坐标系下的海流设置为：Ｕｃ＝
０．２ｍ／ｓ，ψｃ＝３０°；期望航线为 ｙ＝ｘ，期望航速
ｕｄ＝３ｍ／ｓ。仿真结果如图 ２所示。其中，传统
ＩＬＯＳ导引策略下（以下简称为算法 １）和 ２种改
进ＩＬＯＳ导引策略下（以下简称为算法２、３）的路径
跟踪控制算法的相对纵向速度分别对应变量下标

为１、２、３的仿真结果。
２）工况 ２。ＵＳＶ的初始位置为（ｘ０，ｙ０）＝

（０，－１０）ｍ，初始航向 ψ０ ＝π／４ｒａｄ，初始航速
ｕｒ＝０．５ｍ／ｓ；大地坐标系下的海流设置为：Ｕｃ＝
０．２ｍ／ｓ，ψｃ＝３０°；期望航线为由（０，０）ｍ、（１００，
５０）ｍ、（２００，１００）ｍ、（３００，５０）ｍ、（６００，２００）ｍ
经过 ３次样条差值生成的连续曲线，期望航速
ｕｄ＝３ｍ／ｓ。仿真结果如图３所示。

分析图２（ａ）和图 ３（ａ）可知，在仅有纵向控
制力和转艏控制力矩、没有侧向推进器的欠驱动

情况下，本文设计的 ３种控制算法均能够保证欠
驱动 ＵＳＶ快速地跟踪期望的直线和曲线路径，并
沿该路径航行；曲线路径跟踪过程中，在曲率变化

较大时，传统 ＩＬＯＳ导引策略超调和振荡较大，而
第１和第２种改进 ＩＬＯＳ导引策略超调和振荡较
小，且第２种 ＩＬＯＳ改进导引策略最优。

从图 ２（ｂ）和图 ３（ｂ）可以看出，直线和曲
线路径跟踪过程中，３种控制算法均能够保证位

５９４
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图 ２　不同导引策略下 ＵＳＶ直线路径跟踪、横向误差、相对纵向速度、航向角、转艏力矩及前进推力的变化（工况 １）

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒａｉｇｈｔｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ，ｃｒｏｓｓｔｒａｃｋｅｒｒｏｒ，ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｒｔｉｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｃｏｕｒｓｅａｎｇｌｅ，ｓｔｅｅｒｉｎｇｔｏｒｑｕｅａｎｄ

ｆｏｒｗａｒｄｔｈｒｕｓｔｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆＵＳＶｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ（ｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ１）

置误差 ｙｅ最终收敛到 ０附近；传统 ＩＬＯＳ导引策
略下，ｙｅ的振荡大、持续时间长，第 １和第 ２种改
进 ＩＬＯＳ导引策略下，ｙｅ 的振荡小、持续时间
较短。

分析图２（ｃ）、（ｆ）和图 ３（ｃ）、（ｆ）可以看出，
直线和曲线路径跟踪过程中，３种控制算法均能
够保证航速控制在 ｕｄ＝３ｍ／ｓ附近，稳态误差较
小，但算法１较其他 ２种改进算法作用下的前进

推力在初始加速阶段所需推力较大。

从图２（ｄ）可以看出，直线路径跟踪过程中，
３种算法都能很好的跟踪期望航向角，但算法 １
给出的期望航向角振荡较大，而算法 ２、３给出的
期望航向角相对较为平缓，这也导致图 ２（ｅ）中算
法１作用下的转艏力矩振荡幅度较大，而算法 ２、３
则作用下的转艏力矩变化相对较为平滑。

从图３（ｄ）、（ｅ）可以看出，曲线路径跟踪过
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　第 ３期 陈霄，等：基于改进积分视线导引策略的欠驱动无人水面艇路径跟踪

图 ３　不同导引策略下 ＵＳＶ曲线路径跟踪、横向误差、相对纵向速度、航向角、转艏力矩及前进推力的变化（工况 ２）

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ，ｃｒｏｓｓｔｒａｃｋｅｒｒｏｒ，ｒｅｌａｔｉｖｅｖｅｒｔｉｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｃｏｕｒｓｅａｎｇｌｅ，ｓｔｅｅｒｉｎｇｔｏｒｑｕｅａｎｄ

ｆｏｒｗａｒｄｔｈｒｕｓｔｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆＵＳＶｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ（ｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ２）

程中，３种算法都能很好的跟踪期望航向角，且算
法３给出的期望航向角最为平滑，同时转艏力矩
也最小。

５　结　论

１）本文研究了一类非对称欠驱动 ＵＳＶ的路
径跟踪问题，综合考虑了 ＵＳＶ的欠驱动性、非对
称性以及外界干扰如海流等因素，提出了 ２种改
进 ＩＬＯＳ导引策略和反馈控制思想的路径跟踪控

制算法，实现了 ＵＳＶ水平面内的路径跟踪。
２）基于级联系统和李雅普诺夫理论证明了

当所有控制目标实现时，控制系统是全局 ｋ指数
稳定的。

３）通过与传统 ＩＬＯＳ导引策略的路径跟踪算
法进行仿真实验对比分析可以看出，所提出的 ２
种改进引导策略算法具有更好的路径跟踪效果和

动态性能，具有一定的先进性。

下一步将研究风、浪、流等复杂海况下以及模
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型不确定情况下欠驱动 ＵＳＶ的路径跟踪控制
问题。
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基于 ＫＶ阻尼模型的铁木辛柯梁振动响应分析
张夏阳，祝明，武哲

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：基于铁木辛柯梁理论，对两端固支梁在承受阶跃载荷和移动载荷下的响应
进行了分析。借助 ＫＶ阻尼模型，研究了阻尼对系统动态性能的影响。为了进行理论求解，
推导了比例阻尼的使用条件，继而运用实模态叠加法理论，最终导出了系统受载时响应的解析

解。数值分析结果表明，该方法准确可靠，为其他数值算法，如拉普拉斯变换法，提供了横向对

比的依据。有阻尼振动的分析表明系统在高阶模态具有过临界阻尼特性，在低阶模态为收敛

振荡特性。阻尼对系统的响应有很大影响，尤其在大长细比时，甚至出现了振幅增大的情形。

此外，在阶跃载荷的作用下，系统均呈现出了低频模态为主的响应特性。

关　键　词：铁木辛柯梁；ＫＶ阻尼；实模态理论；阶跃载荷；移动载荷
中图分类号：Ｖ２１４．３＋７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５０００８

　　铁木辛柯梁由于其适用性广，被广泛地运用
于梁结构的分析中

［１４］
。而铁木辛柯梁承受阶跃

载荷和冲击载荷也是其中的基础问题，并得到了

广泛的研究。２０世纪中期，Ｂｏｌｅｙ和 Ｃｈａｏ就研究
过半无限铁木辛柯梁在脉冲载荷作用下的响应问

题
［５］
。２０世纪末到 ２１世纪初，邢誉峰等基于铁

木辛柯模型，利用模态叠加法研究了碰撞载荷在

梁内部的传播问题
［６７］
。Ｓｕ和 Ｍａ通过拉普拉斯

变换，并利用数值反拉普拉斯变换法对悬臂式铁

木辛柯模型承受阶跃载荷后的响应问题进行了探

究，但未考虑阻尼的影响
［８９］
。而且，在众多关于

铁木辛柯梁模型的理论研究中，阻尼的模型大多

采用的是瑞利阻尼
［１０］
，而因 ＫＶ阻尼模型不满足

比例阻尼条件，一般不用于求解系统的动态响应，

而被用于求解系统的频率
［１１］
。例如，在分析热传

导对梁的振动特性影响中，结构阻尼模型仍在最

终求解时被采用
［１２］
，而运用 ＫＶ阻尼模型的例子

很少。Ｚｈａｎｇ等利用哈密顿原理建立了一种流固

耦合的振动模型，并在建模中考虑了 ＫＶ模
型

［１３］
。实际上，由于 ＫＶ阻尼模型能从应力和应

变关系给出阻尼的影响，因此其可能更准确地反

映结构的实际情况。基于此，本文通过构造一种

特定条件，将其能满足比例阻尼条件，使 ＫＶ模
型可以利用实模态叠加法进行求解。

相比较于拉普拉斯变换，对于复杂型式的载

荷，例如移动载荷，其数学表述与空间变量存在耦

合特性，使得拉普拉斯反变换的解析解很难求得，

即使在固定的阶跃载荷情况下也得运用复杂的谱

分析法才能获得解析解
［９］
。且对于数值拉普拉

斯反变换，例如 Ｄｕｂｎｅｒ和 Ｄｕｒｂｉｎ法［１４１５］
，对于参

数 ａ和 Ｔ的选择也较依赖经验公式，且效果不一
定好。

１　建模与求解

１．１　建　模
对于二自由度铁木辛柯梁，截面弯曲引起的
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　第 ３期 张夏阳，等：基于 ＫＶ阻尼模型的铁木辛柯梁振动响应分析

位移 ｚｂ和剪切引起的位移 ｚｓ可以表示为

ｋＧＡ
２ｚｓ
ｘ２
＝ρＡ

２（ｚｓ＋ｚｂ）
ｔ２

ＥＩ
３ｚｂ
ｘ３

＋ｋＧＡ
ｚｓ
ｘ
＝ρＩ

３ｚｂ
ｘｔ










２

（１）

式中：Ｅ和 Ｇ分别为梁的弹性模量和剪切模量；
Ｉ为截面惯性矩；ρ为材料密度；Ａ为截面积；ｋ为
剪切系数

［１６］
，对于矩形截面，一般取 ５／６；ｚｂ和 ｚｓ

共同构成梁的总位移 ＺＴ；ｘ为梁的横向坐标；ｔ为时
间。为便于推导，引入截面转动角 φ和剪切角 γ。

进一步，考虑 ＫＶ阻尼模型［１７］
：

σ＝Ｅε＋Ｃｂ
ε
ｔ

τｓ＝Ｇγ＋Ｃｓ
γ


{
ｔ

（２）

式中：σ和 ε分别为梁内部的拉伸应力和应变；
τｓ为梁内部的剪切应力；Ｃｂ和 Ｃｓ分别为梁的拉
伸和剪切黏性阻尼系数。采用截面线性应变

模型：

ε＝φ
ｘ
ｈ （３）

式中：ｈ为截面上任意一点到中线的距离，为积分变
量。借此，截面弯矩 Ｍｂ和剪力 Ｑ可以显式地表
示为

Ｍｂ ＝∫－Ｈ／２
Ｈ／２

σＢｈｄｈ＝ＥＩφ
ｘ
＋ＣｂＩ

２φ
ｘｔ

Ｑ＝∫－Ｈ／２
Ｈ／２

τｓＢｄｈ＝ｋＧＡγ＋ＣｓｋＡ
γ


{
ｔ

（４）

式中：Ｂ为梁截面 ｙ向总长；Ｈ为 ｚ向总长。
因此，考虑 ＫＶ阻尼模型的铁木辛柯梁动力

学方程可以表示为
［１３］

ρＡ ρＡ

ρＩ
ｘ







０
ｑ̈＋

０ －ＣｓｋＡ
２

ｘ２

－ＣｂＩ
３

ｘ３
－ＣｓｋＡ














ｘ

ｑ· ＋

　　
０ －ｋＧＡ

２

ｘ２

－ＥＩ
３

ｘ３
－ｋＧＡ













ｘ

ｑ＝Ｆ （５）

式中：Ｆ为外力；ｑ＝［ｚｓ，ｚｂ］
Ｔ
。

式（５）同时考虑了外力 Ｆ，可以包括任意型
式的力和力矩，但本文仅考虑阶跃载荷和移动载

荷。因此，Ｆ＝［ｆ（ｘ，ｔ），０］Ｔ。为方便研究，将
式（５）进行无量纲化，引入无量纲化的各变量：

Ｘ＝ ｘ
Ｌ
，ｑ＝ｑ

Ｌ
，λ０＝

ｋＧ
槡Ｅ

，Ｌｒ＝
Ｌ
ｒ
，ｗ０＝ 槡ｋＧＥ

ρＬ槡 ２ ，

Ｃｓ＝
Ｃｓｋ
ｗ０ρＬ

２，Ｃ

ｂ ＝

Ｃｂ
ｗ０ρＬ

２，ζ＝ｗ０τ。其中：Ｌ和 ｒ分别

为梁 ｘ方向总长和截面等效惯量半径；τ为无量
纲时间 ｔ。

因此，式（５）可以改写为

１ １

ｘ







０
ｑ
¨
＋

０ －Ｃｓ
２

ｘ２

－Ｃｂ
３

ｘ３
－ＣｓＬ

２
ｒ













ｘ

ｑ
·

＋

　　
０ －λ０

２

ｘ２

－１
λ０
·
３

ｘ３
－λ０Ｌ

２
ｒ













ｘ

ｑ＝Ｆ （６）

式中：Ｆ为 Ｆ的无量纲形式。
１．２　求　解

定义ｚｓ＝Ｚｓ（ζ）ｅ
λＸ，ｚｂ＝Ｚｂ（ζ）ｅ

λＸ，式（６）中对

应齐次问题的解可简写为 Ｍｑ
¨
＋Ｃｑ

·

＋Ｋ珔ｑ＝０，Ｍ、
Ｃ、Ｋ分别为系统质量、阻尼和刚度矩阵，

[
即

１ １
０ ]λ Ｚ

¨
ｓ

Ｚ
¨










ｂ

＋
－Ｃｓλ

２ ０
－ＣｓＬ

２
ｒλ －Ｃｂλ[ ]３ Ｚ

¨
ｓ

Ｚ
¨










ｂ

＋

　　
－λ０λ

２ ０

－λ０Ｌ
２
ｒλ －λ

３

λ










０

Ｚｓ
Ｚ[ ]
ｂ

＝０ （７）

先验证系统是否具有比例阻尼特性，分别对

ＫＭ－１Ｃ和 ＣＭ－１Ｋ进行求解，分别为

Ｃｓλ０λ
２
（λ２－Ｌ２ｒ） －Ｃｂλ０λ

４

ＣｓＬ
２
ｒλλ０λ

２－λ０Ｌ
２
ｒ＋
λ２

λ( )
０

Ｃｂλ
３ －λ０Ｌ

２
ｒ＋
λ２

λ( )










０

（８）

Ｃｓλ０λ
２ λ２－Ｌ２( )

ｒ －Ｃｓ
λ４

λ０

ＣｓＬ
２
ｒ (λ λ０λ

２－λ０Ｌ
２
ｒ ＋
Ｃｂ
Ｃｓ
λ０λ )２ Ｃｂλ

３ －
Ｃｓ
Ｃｂ
·
１
λ０
Ｌ２ｒ ＋

λ２

λ( )










０

（９）

　　可以得出，当 Ｃｓ ／Ｃ

ｂ ＝λ

２
０成立时，系统具有

比例阻尼特性，即，ＫＭ－１Ｃ＝ＣＭ－１Ｋ。因此，为了
研究阻尼对系统的总体影响，这一假设可以大大

降低求解的难度，而且也可以得到实用的结果。

Ｃｈｅｎ在分析系统参数对轴向受扭状态下的铁木
辛柯梁的频率特性研究中，将 Ｃｂ和 Ｃｓ处理为相

等的常数
［１１］
。而 Ｃａｐｓｏｎｉ等证明具有临界振动特

性的 Ｃｂ和 Ｃｓ的大小与系统的参数密切相关，它

１０５
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们之间比值关系会随着参数发生变化
［１８］
。因此，

本文的假设不会使系统的机理模型产生矛盾。

１．２．１　无阻尼振动求解
本节之后的推导仍然同时保留 Ｃｂ和 Ｃｓ，但

其已满足比例阻尼条件，假设式（７）无阻尼的解
为［Ｚｓ，Ｚｂ］

Ｔ＝［Ｃ１，Ｃ２］
Ｔｅｉｗ０ζ。因此，根据非平凡

解［Ｃ１，Ｃ２］的存在性，可得特征方程：

λ４＋Ωλ０＋
１
λ０
λ２＋Ω２－λ０Ｌ

２
ｒΩ＝０ （１０）

式中：Ω＝ｗ２；λ为特征方程式变量，可得
λ２＝

　 －１
２Ω λ０＋

１
λ( )
０
１±

λ０－
１
λ( )
０

２

＋４
λ０Ｌ

２
ｒ

Ω

λ０＋
１
λ( )
０槡













２

（１１）

　　式（１０）解的结构决定其具体形式。一般的，
其通解为

Ｚｉ＝ａ１ｅ
λ１Ｘ ＋ａ２ｅ

－λ１Ｘ ＋ａ３ｅ
λ２Ｘ ＋ａ４ｅ

－λ２Ｘ （１２）
式中：ａｉ为系数；Ｚｉ的下标 ｉ为 ｓ或 ｂ；λ１和 λ２分
别为式（１１）的２个正根。

将其转化至实域时，可由 ｓｉｎｈ（）、ｃｏｓｈ（）、
ｓｉｎ（）和ｃｏｓ（）等实函数进行表示。本文以两边固
支的边界条件为例，其他形式的边界条件可以用

同样的方法得出。其中，固支边界条件为

珔ＺＬ（０，ζ） Ｘ＝０＝珔ＺＬ（０，ζ） Ｘ＝１＝０

φ（０，ζ） Ｘ＝０＝φ（０，ζ） Ｘ＝１＝
{ ０

（１３）

式中：珔ＺＬ为 ｚ向总位移。

１）当 Ω＜λ０Ｌｒ
２
时，式（１０）由一对实根和一

对共轭复根构成，分别记为 ±η和 ±α。其频率方
程和特征向量分别为

－
λ０η

２

Ω
ｓｉｎｈη－

Ｋ１１
Ｋ１２
·
λ０α

２

Ω
ｓｉｎα

λ０η
２

Ω
（ｃｏｓα－ｃｏｓｈη）

Ｋ１１（ηｃｏｓｈη－ηｃｏｓα） Ｋ１１ηｓｉｎｈη－Ｋ１２
η２

α２
αｓｉｎα

＝０ （１４）

Ｚｓ
Ｚ[ ]
ｂ

[＝ ｓｉｎｈ（ηＸ）
Ｋ１１ｓｉｎｈ（ηＸ ]） ＋

Ａ１２
Ａ [
１１

ｃｏｓｈ（ηＸ）
Ｋ１１ｃｏｓｈ（ηＸ ]） ＋

　　
Ａ１３
Ａ [
１１

ｓｉｎ（αＸ）
Ｋ１２ｓｉｎ（αＸ ]） ＋

Ａ１４
Ａ１２
·
Ａ１２
Ａ [
１１

ｃｏｓ（αＸ）
Ｋ１２ｃｏｓ（αＸ ]）

（１５）

式中：Ｋ１１＝－
λ０η

２＋Ω
Ω

；Ｋ１２＝
λ０α

２－Ω
Ω

；
Ａ１４
Ａ１２
＝η

２

α２
；

Ａ１３
Ａ１１
＝－
Ｋ１１η
Ｋ１２α

；
Ａ１２
Ａ１１
＝－
ｓｉｎｈη＋

Ｋ１１
Ｋ１２
·
α２

η２
ｓｉｎα

ｃｏｓｈη－ｃｏｓα
。

２）当 Ω＝λ０Ｌｒ
２
时，式（１０）由２个０重根和一

对虚根 ±α组成。其频率方程和特征向量分别为
ｓｉｎα ｃｏｓα－１

Ｋ２２ｃｏｓα－Ｋ２２ －Ｋ２２ｓｉｎα－α
＝０ （１６）

Ｚｓ

Ｚ[ ]
ｂ

＝
Ａ２１
Ａ２３
·
Ａ２３
Ａ [
２４

Ｘ ]－Ｘ
＋
Ａ２２
Ａ２４

１－ Ω
２λ０
Ｘ２

Ω
２λ０
Ｘ













２

＋

　　
Ａ２３
Ａ [
２４

ｓｉｎ（αＸ）

Ｋ２２ｓｉｎ（αＸ ]） [＋ ｃｏｓ（αＸ）

Ｋ２２ｃｏｓ（αＸ ]） （１７）

式中：Ｋ２２＝
λ０α

２－Ω
Ω

；
Ａ２２
Ａ２４
＝－
λ０α

２

Ω
；
Ａ２１
Ａ２３
＝αＫ２２；

Ａ２３
Ａ２４
＝１－ｃｏｓα

ｓｉｎα
。

３）如果 Ω＞λ０Ｌｒ
２
，式（１０）的解由一对虚根

±α和另一对虚根 ±β构成，其频率方程和特征向
量分别为

ｓｉｎβ－α
β
·
Ｋ３１
Ｋ３２
ｓｉｎα ｃｏｓβ－ｃｏｓα

βＫ３１（ｃｏｓβ－ｃｏｓα）－βＫ３１ｃｏｓβ＋αＫ３２
β２

α２
ｓｉｎα

＝０

（１８）
Ｚｓ
Ｚ[ ]
ｂ

[＝ ｓｉｎ（βＸ）
Ｋ３１ｓｉｎ（βＸ ]） ＋

Ａ３２
Ａ [
３１

ｃｏｓ（βＸ）
Ｋ３１ｃｏｓ（βＸ ]） ＋

　　
Ａ３３
Ａ [
３１

ｓｉｎ（αＸ）
Ｋ３２ｓｉｎ（αＸ ]） ＋

Ａ３４
Ａ３２
·
Ａ３２
Ａ [
３１

ｃｏｓ（αＸ）
Ｋ３２ｃｏｓ（αＸ ]）

（１９）

式中：Ｋ３１＝
λ０β

２－Ω
Ω

；Ｋ３２ ＝
λ０α

２－Ω
Ω

；
Ａ３４
Ａ３２
＝－β

２

α２
；

Ａ３３
Ａ３１
＝－β

α
·
Ｋ３１
Ｋ３２
；
Ａ３２
Ａ３１
＝
ｓｉｎβ－α

β
·
Ｋ３１
Ｋ３２
ｓｉｎα

ｃｏｓα－ｃｏｓβ
。

需要指出的是，考虑到实际情形，式（１７）的
情况不存在

［６，８］
。

１．２．２　阻尼振动求解
同１．２．１节，根据分离变量法，比例阻尼条件

下的系统模态响应为

Ｚｓ
Ｚ[ ]
ｂ

＝∑
∞

ｎ＝１

Ｚｓｎ（Ｘ）

Ｚｂｎ（Ｘ[ ]）Ｑｎ（ζ） （２０）

２０５
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式中：Ｑｎ（ζ）为比例阻尼情形下的模态响应函数，
仅和时间变量 ζ相关。同时，考虑到式（６）中的
外力源项，此处将式（２０）代入式（７），然后在等式
两侧同时左乘［Ｚｓｍ，Ｚｂｍ］（ｍ≠ｎ，ｍ、ｎ为正整数），
并将所得的结果对 Ｘ从 ０到 １积分，根据模态振
型的正交特性，式（７）最终可以被转换为第 ｍ阶
模态的振动表达式：

Ｑ
¨
ｍ（ζ）＋２κｍｗｍ Ｑ

·

ｍ（ζ）＋ΩｍＱｍ（ζ）＝Ｆ

ｍ （２１）

其中：

Ωｍ ＝ｗ
２
ｍ ＝

　　
∫
１

０
λ０ＺｓｍＺ″ｓｍ ＋λ０Ｌ

２
ｒＺｂｍＺ′ｓｍ ＋

１
λ０
ＺｂｍＺ

（３）
ｂ( )ｍ ｄＸ

－∫
１

０
（Ｚ２ｓｍ ＋ＺｂｍＺｓｍ ＋ＺｂｍＺ′ｂｍ）ｄＸ

κｍ ＝

∫
１

０
（ＣｓＺｓｍＺ″ｓｍ ＋Ｃ


ｓＬ

２
ｒＺｂｍＺ′ｓｍ ＋Ｃ


ｂＺｂｍＺ

（３）
ｂｍ）ｄＸ

－２ｗｍ∫
１

０
（Ｚ２ｓｍ ＋ＺｂｍＺｓｍ ＋ＺｂｍＺ′ｂｍ）ｄＸ

　　此处，式（２１）的显式结果可以通过 Ｚｈａｎｇ等
的求解过程导出

［１３］
。其中，利用 Ｄｕｈａｍｅｌ积分或

者卷积积分法，系统在受载时的响应可以表示为

如下结果：

１）阻尼比满足 κｍ＝０时，

Ｑｍ（ζ）＝
１
ｗｍ∫

ζ

０
Ｆｍ（τ）ｓｉｎ（ｗ

ｉ
ｎ（ζ－τ））ｄτ （２２）

２）阻尼比满足０＜κｍ＜１时，

Ｑｍ（ζ）＝
１
ｗｄｍ∫

ζ

０
Ｆｍ（τ）ｅ

－κｍｗｍ（ζ－τ）ｓｉｎ（ｗｄｍ（ζ－τ））ｄτ

（２３）
式中：上标 ｄ代表阻尼情形。

３）阻尼比满足 κｍ＝１时，

Ｑｍ（ζ）＝∫
ζ

０
Ｆｍ（τ）（ζ－τ）ｅ

－ｗｍ（ζ－τ）ｄτ （２４）

４）阻尼比满足 κｍ＞１时，
Ｑｍ（ζ）＝

∫
ζ

０
Ｆｍ（τ）［ｅ

（－κｍ＋ κ２ｍ－槡 １）ｗｍ（ζ－τ）＋ｅ（－κｍ－ κ２ｍ－槡 １）ｗｍ（ζ－τ）］ｄτ

２ｗｍ κ２ｍ －槡 １

（２５）

具体的，位于 Ｘ＝ｄ阶跃载荷可以通过海威
塞得函数 Ｈ（ζ）定义为
Ｆｍ ＝－Ｆ


０Ｈ（ζ）Ｚｓｍ　　Ｘ＝ｄ

 （２６）
移动载荷可以定义为

Ｆｍ ＝－Ｆ

０ Ｚｓｍ　　Ｘ＝ｖ０ζ （２７）

２　算例分析

图１是关于 Ｄｕｒｂｉｎ法的一个数值实验，可以
看出当乘积 ａＴ一定时，随着 Ｔ的改变，梁内部物
理量求解误差相差极大。而模态叠加法，因其具

有较好的数值稳定性，常用作检验数值方法的标

准和较强的适用性，因此被第１节采用。

图 １　Ｄｕｒｂｉｎ数值反拉普拉斯求解效果示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｏｌｖｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｏｆ

Ｄｕｒｂｉｎ’ｓｉｎｖｅｒｓｅＬａｐｌａｃｅ

２．１　模态求解
本节首先对频率和模态特性进行计算，参考

一组真实原始数据
［１３］
：Ｌ＝１８００ｍ，Ａ＝２０ｍ２，Ｉ＝

３０９．１５６３ｋｇ·ｍ２，Ｅ＝３．６３×１０１０Ｎ·ｍ－２
，Ｇ＝

１．５７８３×１０１０Ｎ·ｍ－２
，ρ＝５．１２８２×１０３ ｋｇ·

ｍ－３
，Ｃｂ＝２×１０

８Ｐａ，ｋ＝５／６，Ｆ０＝２×１０
４Ｎ。

图２（ａ）、（ｃ）为在无阻尼时的频率求解结果，
随着 Ｌｒ的增大，系统的固有频率逐渐降低；此外，
从图２（ｂ）、（ｄ）的阻尼变化趋势可以看出：采用
铁木辛柯梁模型计算出的阻尼比，在 Ｌｒ＝１０时，
系统在前３阶频率内为振荡阻尼特性，在其之后

图 ２　模态频率和阻尼比变化趋势图

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｎｇｉｎｇｔｅｎｄｅｎｃｙｏｆｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓａｎｄ

ｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏｓ

３０５
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进入了过阻尼状态，并随着阶次的增长迅速增大；

而当 Ｌｒ＝１００时，系统在第 ４８阶模态之后才进入
过阻尼振动状态；而且，与 Ｌｒ＝１０同阶模态相比，
Ｌｒ＝１００时的阻尼值明显减小。这说明系统在受
载后将更慢恢复到平衡状态。对于所研究的２种
长细比，过阻尼状态均发生在第 １种和第 ３种情
况的交界处，当具有第１种情况的振型特性时，过
阻尼状态不会发生。

　　图３（ａ）～（ｆ）给出了系统的模态振型图。其
中，图３（ａ）～（ｃ）和图 ３（ｄ）～（ｆ）分别为在 Ｌｒ＝
１０和 Ｌｒ＝１００时的模态振型，图 ３（ａ）、（ｂ）、（ｄ）、

（ｅ）为 Ω＜λ０Ｌｒ
２
时的解，图 ３（ｃ）、（ｆ）对应 Ω＞

λ０Ｌｒ
２
的情况。从模态阵型形状来看，第 １类振型

呈现出正余弦波动的特性，第 ３类振型则呈现出
２种不同正弦叠加的特性。对于第 １种情况，阵
型函数更为平滑。

图 ３　归一化模态振型

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｍｏｄａｌｓｈａｐｅｓ

２．２　阶跃载荷
本节对系统在承受阶跃载荷情况下的动态响

应进行了研究，并对 Ｌｒ＝１０和 Ｌｒ＝１００的 ２种不
同长细比进行对比分析。选用 Ｘ＝０．２和Ｘ＝０．８
为２个不同的研究点，分别对对称受载ｄ ＝０．５
和非对称载荷 ｄ ＝０．２５进行了探究。其中，系
统的总响应为前５００阶模态叠加的结果。

从图４、图５中可以看出，在阶跃载荷的作用
下，阶次越高，模态响应所占的比例越少，证明了

在非简谐特性的阶跃载荷作用下，系统表现出了

低频模态为主导的特性。从模态响应的变化趋势

来看，由于系统在高 Ｌｒ时具有较低的阻尼比，其
在受载后回至平衡状态的时间也大大增加。Ｌｒ＝
１０和 Ｌｒ＝１００的模态响应趋势也验证了这一特
点。系统在对称阶跃载荷的作用下，其响应相对

于中点，理论上也应为对称的，如图 ６所示，Ｘ＝
０．２和 Ｘ＝０．８的求解结果证实了这一结论。
而当载荷被偏置后（ｄ ＝ｄ／Ｌ＝０．２５），从图７可

图 ４　Ｌｒ＝１０模态响应

Ｆｉｇ．４　ＭｏｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｗｈｅｎＬｒ＝１０

４０５
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图 ５　Ｌｒ＝１００模态响应

Ｆｉｇ．５　ＭｏｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｗｈｅｎＬｒ＝１００

图 ６　ｄ ＝０．５时无量纲位移总响应

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｏｔａｌ

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｗｈｅｎｄ ＝０．５

图 ７　ｄ ＝０．２５时无量纲位移总响应

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆ

ｔｏｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｗｈｅｎｄ ＝０．２５

以看出系统的响应随时间的变化发生了变化，然

而２个研究点处的振幅具有相同的量级。

此外，通过模态响应图或总响应图，对比无阻

尼振动和有阻尼振动的结果可以得出：当 Ｌｒ较小
时，系统的各阶阻尼系数较大，振动收敛很快，例

如对于 Ｌｒ＝１０，响应在３～４个波峰之后基本趋于
稳定，而对于大 Ｌｒ情形，系统则需要历经更长的
时间才能收敛。这也间接证明了对于阶跃响应，

系统的低阶模态起主导作用。

２．３　移动载荷
本节对系统承受移动载荷时进行了进一步的

研究。载荷的计算条件为 ｖ０＝０．００１ｍ／ｓ。计算时
间考虑载荷沿起始位置 Ｘ＝０运动至终点Ｘ＝１。

图８和图９的计算结果表明，无论在低Ｌｒ或高

图 ８　Ｌｒ＝１０无量纲位移总响应

Ｆｉｇ．８　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆ

ｔｏｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｗｈｅｎＬｒ＝１０

５０５
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图 ９　Ｌｒ＝１００无量纲位移总响应

Ｆｉｇ．９　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｚｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆ

ｔｏｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｗｈｅｎＬｒ＝１００

Ｌｒ情况下，无阻尼响应曲线在移动受载时均呈现
出了往复波动的特性。而得益于在低 Ｌｒ时系统
具有高阻尼比，阻尼响应在 Ｌｒ＝１０时没有呈现出
波动特性。对于高 Ｌｒ，从响应结果可以看出，较
低的模态阻尼比使得系统在考虑阻尼的情况下也

呈现出明显的波动特性。而且，当载荷运动至中

间位置和末端位置时，其响应竟远远超过了无

阻尼振动的响应，这是因为当载荷在低速运动

时，阻尼的存在使得考虑阻尼振动的梁频率比

自然振动频率更低，载荷的低频分量更接近有

阻尼振动时的频率，从而导致局部更接近共振

频率所致。

３　结　论

本文采用了实模态叠加法导出了铁木辛柯梁

在承受阶跃载荷和移动载荷时的解析解，其中，通

过比例阻尼条件将 ＫＶ模型转化为了比例阻尼
模型。对动态响应的分析表明：

１）铁木辛柯梁模型可以预测更复杂的模态
振型形状，因而其频率求解更准确。

２）系统在承受阶跃载荷时，系统的响应主要
由低阶频率主导，对于小长细比，阻尼振动可以很

快收敛，而对于大长细比，振动收敛很慢，这是因

为当长细比较大时，各阶模态的阻尼比明显减小。

３）系统在承受低速移动载荷时，无阻尼振动

和有阻尼振动的结果表明，小长细比情况下，有阻

尼振动由于能量很快被耗散掉，所以响应没有呈

现出波动特性，而在大长细比下，有阻尼振动波动

十分明显，而且小速度移动的载荷引起了有阻尼

振动的共振，使得振幅远远超过了无阻尼的响应。
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Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＢａｓｅｄｏｎＴｉｍｏｓｈｅｎｋｏｂｅａｍｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｈａｓａｎａｌｙｚｅｄｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｗｈｅｎａ
ｃｌａｍｐｅｄｂｅａｍｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｓｔｅｐｌｏａｄａｎｄｍｏｖｉｎｇｌｏａｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ＫＶｄａｍｐｉｎｇｍｏｄｅｌｉｓｃｏｎｓｉｄ
ｅｒｅｄｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄａｍｐｉｎｇｏｎｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍ．Ｔｏａｃｑｕｉｒｅｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｓｏｌｕ
ｔｉｏｎ，ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｄａｍｐｉｎｇｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｓｄｅｒｉｖｅｄ，ｔｈｅｒｅａｌｍｏｄａｌｓｕｐｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓａｐｐｌｉｅｄ，
ａｎｄｅｖｅｎｔｕａｌｌｙｏｂｔａｉｎｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｓｗｈｅｎｂｅａｍｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｅｘｔｅｒｎａｌｌｏａｄｓ．Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ
ｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｓｏｌｖｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｓａｃｃｕｒａｔｅａｎｄｒｅｌｉａｂｌｅ，ｐｒｏｖｉｄｉｎｇａｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｏｏｔｈｅｒ
ｍｅｔｈｏｄｓ，ｌｉｋｅＬａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄａｍｐｉｎｇｃａｓｅｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｈｉｇｈｍｏｄｅｓｉｎｈｅｒｉｔ
ｏｖｅｒｄａｍｐｉｎｇｐｒｏｐｅｒｔｙ，ｗｈｉｌｅｉｎｌｏｗｍｏｄｅｓｐｒｅｓｅｎｔｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ．Ｓｏｍｅｔｉｍｅｓ，ｔｈｅ
ｄａｍｐｉｎｇｃａｎｈａｖｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐａｃｔｏｎｔｈｅｗｈｏｌｅｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄｆｏｒｌａｒｇｅｓｌｅｎｄｅｒｒａｔｉｏｓ，ｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｕｎｄｅｒ
ｍｏｖｉｎｇｌｏａｄｉｓｅｖｅｎｅｎｌａｒｇｅｄ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｓｔｅｐｌｏａｄｉｓｄｏｍｉｎａｔｅｄｂｙｔｈｅ
ｌｏｗｍｏｄｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏｂｅａｍ；ＫＶｄａｍｐｉｎｇ；ｒｅａｌｍｏｄｅｔｈｅｏｒｙ；ｓｔｅｐｌｏａｄ；ｍｏｖｉｎｇｌｏａｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０７１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９２２１０：１２
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超流体陀螺相位波动噪声自适应抵消系统分析

赵玉龙１，沈怀荣２，任元２，

（１．装备学院 研究生管理大队，北京 １０１４１６；　２．装备学院 航天装备系，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：针对超流体陀螺相位波动噪声影响陀螺角速度检测精度的问题，提出了一
种基于递推最小二乘（ＲＬＳ）算法的陀螺自适应噪声抵消系统。首先，建立了超流体陀螺的相
位检测模型，得到了陀螺输出薄膜幅值和相位的关系。其次，考虑热运动的影响，建立了相位

波动噪声的等效输入角速度模型，探索了陀螺参数对角速度噪声的影响，得到了陀螺角速度噪

声幅值范围。在此基础上，考虑该角速度噪声与输入角速度的互不相关性，将超流体陀螺薄膜

幅值解算输出的混合角速度信息作为抵消系统的期望输入，将相位波动噪声引起的角速度噪

声作为 ＲＬＳ自适应滤波器的参考输入，通过自适应调节参数使得 ＲＬＳ自适应滤波器的输出与
混合角速度信息的噪声部分相抵消。通过与最小均方（ＬＭＳ）算法仿真对比表明，在大角速度、
大噪声情况下，该抵消系统能够有效消除陀螺混合角速度信息中的噪声成分，且具有较快的收

敛速度和较好的稳定性。

关　键　词：超流体陀螺；相位波动噪声；自适应滤波；递推最小二乘 （ＲＬＳ）算法；噪声抵消
中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５０８０８

　　进入２１世纪，量子技术特别是低温物理学的
研究取得了重大突破

［１］
，由此诞生了基于物质波

干涉的新型低温超流体陀螺
［２］
。该陀螺是利用

液氦在低温条件下呈现的量子宏观效应，基于物

质波 Ｓａｇｎａｃ效应实现角速率敏感的一类新概念
陀螺，其计算灵敏度比激光干涉陀螺高将近１０个
数量级，因此引起各国的极大兴趣

［３］
。美国的加

州大学伯克利分校
［４］
和哈佛大学

［５］
、俄罗斯的科

学研究院
［６］
等机构竞相开始研究

［６］
。凭借超高

精度、超高灵敏度、小体积等优势，超流体陀螺有

望被应用于深空探测、新型战略武器等长航时、大

航程高精度军用和民用领域
［７］
。

超流体陀螺是通过检测薄膜位移而实现角速

度测量的，因此位移传感器的分辨率是影响超流

体陀螺分辨率的重要因素。文献［８］通过改进测

量电路，将位移传感器的输出噪声由 ３×１０－５ｍ／

Ｈｚ降低到了１×１０－５ｍ／Ｈｚ，从而提高了超流体量
子干涉陀螺的测量精度。文献［９］对超流体陀螺
的热噪声进行了分析，验证了增加弱连接微孔数

目可实现陀螺热噪声的抑制，然而受限于弱连接

的加工技术，微孔数目不宜过多。文献［１０］设计
了多圈环绕结构，在一定程度上降低了陀螺噪声，

但增加了加工难度和成本，且不能实现噪声的完

全抑制。

此外，关于噪声抑制的滤波算法方面，由于非

线性自适应滤波计算较复杂且硬件实现困难，因

此实际中仍多采用线性自适应滤波
［１１］
。考虑维

纳滤波和卡尔曼滤波对先验知识的初始条件依赖

较大
［１２］
，最小均方（ＬＭＳ）算法对非平稳信号的适

应性差
［１３］
，为此，本文在明晰陀螺相位波动噪声

Administrator
新建图章
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　第 ３期 赵玉龙，等：超流体陀螺相位波动噪声自适应抵消系统分析

形成机理的基础上，结合陀螺角速度噪声与外界

输入角速度互不相关的特性，提出了一种基于递

推最小二乘（ＲＬＳ）自适应滤波的陀螺相位波动噪
声抵消系统。该方法结合陀螺混合角速度信息，

基于 ＲＬＳ算法实现滤波参数调节，使得 ＲＬＳ自适
应滤波器的输出与混合角速度中噪声部分相抵

消，在对信号的适应性和收敛速率方面有很大

优势。

１　超流体陀螺相位检测模型

超流体陀螺结构如图 １所示，该陀螺装置主
要由热驱动部分、干涉环路和薄膜检测模块组成。

图 １　超流体陀螺示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｕｐｅｒｆｌｕｉｄｇｙｒｏｓｃｏｐｅ

超流体陀螺工作时，启动热驱动装置使得超

流体在环形干涉环路的双弱连接处发生约瑟夫森

效应从而产生物质波，超流体流经单个微孔的物

质波流量 Ｉ０可表示为
［１４］

Ｉ０＝ＩｃｉｓｉｎΔｉ　　ｉ＝ａ，ｂ （１）
式中：Ｉｃａ、Δａ和 Ｉｃｂ、Δｂ分别为流过弱连接 ａ、ｂ
两端单个微孔的超流体临界流量和相位。

则环形腔内超流体的总物质波流量 Ｉ为
Ｉ＝ＮＩｃａｓｉｎΔａ ＋ＮＩｃｂｓｉｎΔｂ （２）
式中：Ｎ为单弱连接包含的微孔数目。

假设双弱连接加工完全一致，则流过弱连接

ａ、ｂ两端的临界流量大小一致，即 Ｉｃａ＝Ｉｃｂ＝Ｉｃ，由
和差化积公式，得到总物质波流量为

Ｉ＝２ＮＩｃｃｏｓ
Δａ －Δｂ( )２

ｓｉｎΔａ ＋Δｂ( )２
（３）

当存在外界角速度时，由于物质波 Ｓａｇｎａｃ效
应，超流体物质波流量幅值 Ｈ将被调制为［１５］

Ｈ＝２ＮＩｃ ｃｏｓΔｓ ＝２ＮＩｃ ｃｏｓ
２πｍ４
ｈ ω( )Ａ ＝

　　２ＮＩｃ ｃｏｓ
２π
ｋ４
ω( )Ａ （４）

式中：Δｓ为外界输入角速度引起的转动相位；
Ａ为陀螺的感应面积；ｍ４ 为氦４的原子质量；
ｈ为普朗克常数；ω为外界输入角速度；ｋ４＝ｈ／ｍ４
为超流体量子环流量。

在超流体物质波流量的作用下，陀螺的薄膜

位移发生变化，使用高精度的超导量子干涉仪作

为薄膜位移的检测模块，将检测到的薄膜位移经

快速傅里叶变化便可得到约瑟夫森频率下的位移

幅值 Ｘｍ。位移幅值 Ｘｍ与流量幅值 Ｈ满足
［１６］
：

Ｘｍ＝
Ｈ

２πｆＪρＡｆ
（５）

式中：ｆＪ为约瑟夫森频率；ρ为总的流体密度；Ａｆ
为柔性薄膜面积。

根据式（４），当陀螺检测较小的角速度时，则
由该角速度引起的转动相位也较小，此时超流体

陀螺转动相位与薄膜幅值的关系可表示为

Δｓ＝ａｒｃｃｏｓ
πρＡｆｆＪＸｍ
ＮＩ( )

ｃ

（６）

２　相位波动噪声分析及抑制

２．１　相位波动噪声分析
考虑超流体内部分子的热运动始终存在，超

流体陀螺环路中的流体热能量为 ＫＢＴ／２，ＫＢ为玻
尔兹曼常数，Ｔ为陀螺工作温度。热能量作用下，
超 流 体 流 过 弱 连 接 的 流 体 包 含 的 动 能 为

ＮρｓＤ
２Δｖ２ｓ／２，ρｓ为超流体密度，Ｄ为微孔孔径，

Δｖｓ为超流体流动速度，为弱连接厚度。
超流体流动速度与弱连接两侧相位差 Δ

满足
［１４］
：

Δｖｓ＝

ｍ４
·
Δ


（７）

式中：＝ｈ／（２π）。
根据能量守恒关系可得，由热运动引起弱连

接两侧的相位波动为

Δ＝
ｍ４


ＫＢＴ
ＮρｓＤ槡

２ （８）

超流体陀螺的角速度检测原理是通过检测薄

膜位移而间接得到外界输入角速度信息。由

式（６）、式（８）易知，相位波动噪声的存在将直接
影响陀螺的薄膜检测幅值。显然弱连接 ａ、ｂ在位
置上相互独立，波动相位掺杂在转动相位中，由相

位波动噪声引起的角速度噪声属于热噪声范

畴
［６］
。结合式（４）、式（８），得到相位波动噪声引

起的陀螺等效输入角速度噪声为

Δω＝
ｋ４
２πＡ
·
ｍ４


ＫＢＴ
ＮρｓＤ槡

２ （９）

９０５
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由式（９）易知，由相位波动噪声引起的陀螺
角速度噪声与外界输入角速度无关，只与弱连接

的结构和陀螺工作温度有关，通过设置合适的陀螺

工作温度、弱连接厚度、微孔数目和孔径横截面积，

可以在一定程度上实现陀螺相位波动噪声的抑制。

由于超流体在弱连接处发生约瑟夫森效应的

前提为
［４］

Ｄ≤２ξ４ （１０）
式中：ξ４为与温度相关的关联长度，单位为ｎｍ，表

示为
［３］

ξ４ ＝
０．３

１－Ｔ
Ｔ( )
λ

０．６７ （１１）

其中：Ｔλ为超流体的相变温度。
可见，微孔孔径的选取受到关联长度的限制，

且陀螺的工作温度应结合弱连接微孔孔径而选

取。考虑受限于弱连接的微制造加工技术和微孔

的边缘效应，通常微孔的厚度在 ５０～９０ｎｍ之间。
结合式（９）、式（１０）可知，在微孔数目和弱连接厚

度固定时，设置 Ｔ／（２ξ４）槡
２
为最小时，可以得到

最小的陀螺噪声。

２．２　基于 ＲＬＳ算法的噪声自适应抵消系统设计
根据超流体陀螺工作原理，通过薄膜幅值信

息可以求解出相位波动噪声影响下陀螺输出的混

合噪声角速度信息。针对该角速度信息中相位波

动噪声引起的角速度噪声与输入角速度互不相关

的特性，设计的陀螺波动噪声自适应抵消系统如

图２所示。期望输入 ｄ（ｉ）为陀螺薄膜解算出的
有用角速度信息 ω（ｉ）和噪声 δω（ｉ）的混合角速度
信息，ｕ（ｉ）为与 δω（ｉ）相关但与 ω（ｉ）不相关的参
考噪声输入。

通过将薄膜幅值信息解算出的混合角速度信

息作为噪声自适应抵消系统的期望输入，相位波

动引起的角速度噪声作为 ＲＬＳ自适应滤波器的
参考噪声输入，经过参数调节使得 ＲＬＳ自适应滤
波器的输出与混合角速度的噪声部分相抵消。其

中，ＲＬＳ自适应滤波器采用如图 ３所示的横向滤
波器结构。

ＲＬＳ横向滤波器的输出为

图 ２　噪声自适应抵消系统示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｎｏｉｓｅａｄａｐｔｉｖｅｃａｎｃｅｌｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

Ｆｉｇ．３　横向滤波器结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓａｌｆｉｌｔｅｒ

ｙ（ｉ）＝ＷＴ
（ｉ）Ｕ（ｉ）＝∑

Ｍ－１

ｎ＝０
（ｗｎ（ｉ）ｕ（ｉ－ｎ）） （１２）

式中：Ｕ（ｉ）＝［ｕ（ｉ），ｕ（ｉ－１），…，ｕ（ｉ－Ｍ＋１）］Ｔ

为输入向量；Ｗ（ｉ）＝［ｗ０（ｉ），ｗ１（ｉ），…，ｗＭ－１（ｉ）］
Ｔ

为权系数向量，ｉ为时间序列，Ｍ为滤波器阶数。
则超流体陀螺噪声自适应抵消系统的实际输

出为

ｅ（ｉ）＝ω（ｉ）＋δω（ｉ）－ｙ（ｉ） （１３）
对式（１３）平方得到
ｅ２（ｉ）＝ω２（ｉ）＋（δω（ｉ）－ｙ（ｉ））

２＋
　　２ω（ｉ）（δω（ｉ）－ｙ（ｉ）） （１４）

由式（９）可知，由相位波动噪声引起的陀螺
角速度噪声与输入角速度不相关，即 ω（ｉ）与 ｙ（ｉ）
及 δω（ｉ）互不相关，则 ω（ｉ）与 δω（ｉ）－ｙ（ｉ）也不相
关，对式（１４）取数学期望得到
Ｅ（ｅ２（ｉ））＝Ｅ（ω２（ｉ））＋Ｅ（（δω（ｉ）－ｙ（ｉ））

２
）

（１５）
调节权系数使 Ｅ（（δω（ｉ）－ｙ（ｉ））

２
）为 ０，

Ｅ（ｅ２（ｉ））对应也为最小，此时超流体陀螺噪声自
适应抵消系统的输出即为有用角速度信息。

采用 ＲＬＳ算法时，为使得系统期望输出和实
际输出之间误差最小，取代价函数

［１７］
为

Ｊ（ｋ）＝∑
ｋ

ｉ＝０
（λｋ－ｉ ｅ（ｉ） ２） （１６）

式中：λ为遗忘因子，其作用是使得离 ｋ时刻远的
误差赋较小权重。

将误差代入代价函数，得到加权误差平方和

的完整表达式为

Ｊ（ｋ）＝∑
ｋ

ｉ＝０
（λｋ－ｉ ｄ（ｉ）－ＷＴ

（ｉ）Ｕ（ｉ） ２） （１７）

为使代价函数取得最小值，可通过对权向量求

导，得到代价函数达到最小值时，存在如下关系：

Ｗ（ｋ）＝Ｒ－１（ｋ）ｒ（ｋ）

Ｒ（ｋ）＝∑
ｋ

ｉ＝０
（λｋ－ｉＵ（ｉ）ＵＨ（ｉ））

ｒ（ｋ）＝∑
ｋ

ｉ＝０
（λｋ－ｉＵ（ｉ）ｄ（ｉ













））

（１８）

０１５
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Ｒ（ｋ）和 ｒ（ｋ）可由递推关系得到
Ｒ（ｋ）＝λＲ（ｋ－１）＋Ｕ（ｋ）ＵＨ（ｋ）

ｒ（ｋ）＝λｒ（ｋ－１）＋Ｕ（ｋ）ｄ（ｋ{
）

（１９）

根据矩阵逆的引理，令 Ｐ（ｋ）＝Ｒ－１（ｋ），得到
Ｐ（ｋ）＝λ－１（Ｐ（ｋ－１）－ｇ（ｋ）ＵＨ（ｋ）Ｐ（ｋ－１））

ｇ（ｋ）＝ Ｐ（ｋ－１）Ｕ（ｋ）
λ＋ＵＨ（ｋ）Ｐ（ｋ－１）Ｕ（ｋ

{
）

（２０）

将式（１９）、式（２０）代入式（１８），得权向量的
更新方程为

Ｗ（ｋ）＝Ｗ（ｋ－１）＋ｇ（ｋ）（ｄ（ｋ）－
　　ＷＨ

（ｋ－１）Ｕ（ｋ）） （２１）
超流体陀螺噪声自适应抵消系统通过实时比

较期望信息和 ＲＬＳ自适应滤波器输出信息的差
值信息，自适应调整权向量 Ｗ（ｋ），同时更新Ｐ（ｋ），
并把 ＲＬＳ自适应滤波器的输出与期望输入信息相
抵消，最终实现对陀螺角速度噪声的完全抑制。

３　仿真分析

为保证微孔发生约瑟夫森效应的一致性，通

常设定工作温度在临界温度以下的 １０ｍＫ以内。
恒定的温度保持系统和高精度的温度控制系统是

超流体陀螺稳定工作的前提，为了获得恒定的陀

螺工作温度，通常将陀螺装置放置于体积远远大

于超流体陀螺的液氦浴恒温系统中，通过高精度

温度控制系统维持低温液氦浴系统在恒温环境。

因此，陀螺启动后的工作温度也是恒定的，可不考

虑其对陀螺标度因数的影响。超流体陀螺的主要

参数如表１所示，分析陀螺参数对陀螺角速度噪
声的影响，在保证超流体在弱连接处发生约瑟夫

森效应的基础上，仿真得到相位波动噪声引起的

角速度噪声随工作温度和弱连接厚度的变化曲面

如图４所示。
由图４的曲面走势可知，角速度噪声随着陀

螺工作温度的升高而降低，陀螺的工作温度为

２．１７５Ｋ时，角速度噪声达到最小。在工作温度固
定的情况下，陀螺的角速度噪声随着弱连接厚度

的增加而增大。在陀螺工作参数范围内，取陀螺

工作温度为２．１７５Ｋ，弱连接厚度为 ５０ｎｍ时，角
速度噪声幅值达到最小为 ０．２１０５×１０－６ｒａｄ／ｓ。
可见，通过合理设置陀螺相关参数，在一定程度上

可实现陀螺角速度噪声的抑制。

分析图４易知，一旦陀螺工作温度和弱连接
厚度确定时，由相位波动噪声引起的等效角速

度噪声也是确定的，该噪声幅值（标准偏差）在

表 １　超流体陀螺的主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｕｐｅｒｆｌｕｉｄｇｙｒｏｓｃｏｐｅ

参　数 数　值

柔性薄膜面积／ｃｍ２ ０．５

微孔数目 ４２２５

超流体密度／（ｋｇ·ｍ－３） ３

陀螺的感应面积／ｃｍ２ １０

临界流量／（ｋｇ·ｓ－１） ５．６×１０－１２

图 ４　角速度噪声变化曲面

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅｓｕｒｆａｃｅｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｎｏｉｓｅ

１０－７～１０－６ｒａｄ／ｓ数量级。不失一般性，考虑陀螺
角速度噪声标准偏差为 １．００３×１０－６ｒａｄ／ｓ的情
况（对应陀螺参数为：工作温度为 ２．１６７Ｋ，弱连
接厚度为６０ｎｍ），相位波动噪声属于热噪声范畴，
则其等效角速度噪声可表示为１０－６ｒａｎｄｎ（１，ｉ）。

超流体陀螺噪声自适应抵消系统的关键是要

保证参考输入与被抵消噪声相关，而与有用信息

无关。因此，选取参考输入 ｕ（ｉ）与被抵消噪声
δω（ｉ）这２路噪声都来自于同一个噪声源，则可满

足相关性要求，即参考输入噪声为 ｕ（ｉ）＝１０－６·
ｒａｎｄｎ（１，ｉ）；此外，相位波动引起的角速度噪声是
只与陀螺结构参数相关的独立随机变量，与外界

输入角速度显然不相关。

为了验证所设计的超流体陀螺噪声自适应抵

消系统的可行性和有效性，对超流体陀螺薄膜输

出的混有噪声的正弦角速度信息进行研究。有用

角速度设为２×１０－６ｓｉｎ（０．０３πｉ）ｒａｄ／ｓ，背景信息
的时域和频域信息特性如图 ５所示。图 ５（ａ）为
噪声源的时域特性，可见噪声源是在整个时域内

呈均匀分布的白噪声；图５（ｂ）为混合噪声的角速
度信息的频域特性，分析可知，背景信息在

０．０１５Ｈｚ频率处有一个幅度突变，其余频率处信
息幅度都为均匀分布，突变点处的幅值在 ２×
１０－６ｒａｄ／ｓ附近，说明背景信息中包含频率为
０．０１５Ｈｚ、幅值为２×１０－６ｒａｄ／ｓ的交流分量信息，
此信息即有用角速度信息。

１１５
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考虑输入信噪比为３ｄＢ的情况，设计滤波器
阶数为３，遗忘因子为０．９９，仿真得到基于ＲＬＳ算
法的噪声抵消效果如图 ６所示。可知，经过约
１００次的迭代运算后，陀螺角速度噪声已基本被
抵消掉，基于 ＲＬＳ算法的噪声自适应抵消系统能
够有效抑制陀螺相位波动噪声引起的角速度噪声

对测量角速度的污染。

固定滤波器阶数为３，图７为采用 ＲＬＳ算法、
ＬＭＳ算法和归一化 ＬＭＳ（ＮＬＭＳ）算法调节滤波器
参数时得到的噪声自适应抵消系统输出结果。对

比分析可知，与 ＲＬＳ算法相比，其他 ２种算法初
始时速度波动较大，且调整时间较长。基于ＲＬＳ
算法的噪声自适应抵消系统的输出角速度较为

图 ５　背景信息的时域和频域特性

Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎａｎｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

图 ６　基于 ＲＬＳ算法的噪声抑制效果

Ｆｉｇ．６　ＮｏｉｓｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｅｆｆｅｃｔｂａｓｅｄｏｎＲＬＳａｌｇｏｒｉｔｈｍ

平滑且调整时间较短，可实现有用角速度信息的

快速精确跟踪。

为了直观分析不同算法对有用角速度跟踪的

误差收敛情况，仿真得到采用 ＲＬＳ算法、ＬＭＳ算
法和 ＮＬＭＳ算法时噪声自适应抵消系统的输出与
有用角速度信息误差的平方变化情况，如图 ８所
示。可知，３种算法都能实现良好的噪声抑制效
果，噪声自适应抵消系统的输出误差最终均能收

敛，且 ＲＬＳ算法具有较快的收敛速度和较好的跟
踪精度。

表２为使用 ３种算法时，有用角速度信息为
２×１０－６ｓｉｎ（０．０３πｉ）ｒａｄ／ｓ、输入信噪比为 ３ｄＢ
时，得到的相关量化指标的对比。其中，输入信

噪比是指输入有用信息的能量与噪声能量的比

图 ７　３种算法的噪声抑制效果

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｉｓｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

图 ８　３种算法的输出误差平方

Ｆｉｇ．８　Ｓｑｕａｒｅｏｆｏｕｔｐｕｔｅｒｒｏｒｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

２１５
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值，输出信噪比是指输出有用信息的能量和剩余

噪声能量的比值。分析可知，３种算法作用下，系
统最终的输出信噪比均远远大于输入信噪比

３ｄＢ，表明３种算法对噪声均具有较好的抑制能
力，其中，ＲＬＳ算法作用下输出信噪比最大为
１６．４３ｄＢ。

考虑陀螺中可能存在其他白噪声增强效应的

影响，将角速度噪声的强度增大４倍，有用角速度
信息保持不变，对应信噪比变为 －３ｄＢ，滤波参数
不变。考虑在强噪声背景条件下，基于 ３种不同
算法的噪声自适应抵消系统输出与有用角速度信

息的均方误差收敛曲线对比如图 ９所示。可知，
在强噪声背景下，基于 ＲＬＳ算法的噪声自适应抵
消系统能够使均方误差快速收敛；而采用 ＬＭＳ算
法和 ＮＬＭＳ算法时，不仅收敛速度慢，且系统始终
存在未被抵消的剩余误差，即无法精确地跟踪有

用角速度信息。

表３为使用３种算法时，有用角速度信息为
表 ２　输入信噪比为 ３ｄＢ时的相关量化指标

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｌｅｖａｎｔｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｗｈｅｎ

ｉｎｐｕｔｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｉｓ３ｄＢ

算　法
均方误差／

（１０－１２ｒａｄ２·ｓ－２）
输出

信噪比／ｄＢ
１００次迭代
运算耗时／ｓ

ＲＬＳ １ １６．４３ ５．１２４

ＬＭＳ １ １２．０３ ２．５５２

ＮＬＭＳ １ １２．３９ ３．４１４

图 ９　３种算法的均方误差

Ｆｉｇ．９　Ｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

表 ３　输入信噪比为 －３ｄＢ时的相关量化指标

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｌｅｖａｎｔｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｗｈｅｎ

ｉｎｐｕｔｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｉｓ－３ｄＢ

算　法
均方误差／

（１０－１２ｒａｄ２·ｓ－２）
输出

信噪比／ｄＢ
１００次迭代
运算耗时／ｓ

ＲＬＳ ４ １６．３１ ５．２８１

ＬＭＳ ４ ９．２９ ２．４７４

ＮＬＭＳ ４ ９．４８ ３．２８２

２×１０－６ｓｉｎ（０．０３πｉ）ｒａｄ／ｓ、输入信噪比为 －３ｄＢ
时，得到的相关量化指标对比。对比表 ２、表 ３可
知，随着均方误差的增大，采用 ＬＭＳ算法和 ＮＬＭＳ
算法对噪声的抑制能力较为有限，输出信噪比明

显降低，而采用 ＲＬＳ算法仍能保持较大的输出信
噪比。

进一步考虑大输入角速度、大噪声复杂情况

对噪声自适应抵消系统的影响，角速度噪声的方

差增大 １６倍，相应的增大输入角速度噪声幅值，
使得信噪比为 ３ｄＢ保持不变，得到大角速度、大
噪声时，３种算法均方误差收敛曲线如图 １０所
示。可知，基于 ＬＭＳ算法的噪声自适应抵消系统
受到大角速度、大噪声的影响，系统失稳而不能收

敛，这是由于 ＬＭＳ滤波器受到了梯度噪声放大的
影响。ＮＬＭＳ算法对 ＬＭＳ算法进行了归一化处
理，规避了梯度噪声放大的影响。基于 ＮＬＭＳ算
法的噪声自适应抵消系统在初始时可实现较快的

误差收敛，但系统最终仍存在未被抵消的剩余误

差，导致均方误差曲线无法收敛为 ０。基于 ＲＬＳ
算法的噪声自适应抵消系统在大角速度、大噪声

的情况下，仍能实现快速稳定的收敛和角速度信

息的精确跟踪。

表４为使用 ３种算法时，有用角速度信息
为８×１０－６ｓｉｎ（０．０３πｉ）ｒａｄ／ｓ、输入信噪比为３ｄＢ

图 １０　大角速度、大噪声时 ３种算法的均方误差

Ｆｉｇ．１０　Ｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

ｗｈｅｎａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｎｏｉｓｅａｒｅｌａｒｇｅ

表 ４　大角速度、大噪声时的相关量化指标

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｌｅｖａｎｔｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｗｈｅｎ

ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｎｏｉｓｅａｒｅｌａｒｇｅ

算　法
均方误差／

（１０－１２ｒａｄ２·ｓ－２）
输入

信噪比／ｄＢ
输出

信噪比／ｄＢ
１００次迭代
运算耗时／ｓ

ＲＬＳ １６ ３ １６．４４ ５．３０４

ＬＭＳ １６ ３ ４．５２ ２．４９２

ＮＬＭＳ １６ ３ １０．４８ ３．２９３

３１５
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时，得到的相关量化指标的对比。可知，在输入大

幅值角速度信息、大噪声的复杂情况时，采用

ＬＭＳ算法对噪声的抑制能力极小，输出信噪比几
乎接近输入信噪比３ｄＢ。ＮＬＭＳ算法仍能保持较
好的噪声抑制能力，这是由于 ＮＬＭＳ算法归一化
处理而规避了梯度噪声放大的影响。对比表 ２～
表４中３种算法的输出信噪比变化情况可知，相
比于其他２种算法，ＲＬＳ算法作用下噪声自适应
抵消系统的输出信噪比始终能维持在 １６ｄＢ附
近，表明 ＲＬＳ算法对噪声的抑制能力是最好的。

综上所述，相比于其他２种算法，ＲＬＳ算法在
不同输入信噪比、均方误差情况下，均能有效抵消

陀螺混合角速度信息中的噪声成分，且具有较快

的均方误差收敛速度和较好的稳定性。然而通过

分析表 ２～表 ４中 ３种算法在不同工况时的
１００次迭代运算耗时可知，相比于其他 ２种算法，
ＲＬＳ算法由于计算复杂度较高导致其计算时间是
最长的。可见，为了实现 ＲＬＳ算法从离线处理走
向实时系统应用，还需进一步研究如何降低 ＲＬＳ
算法的计算复杂、计算时间长的问题。

４　结　论

针对超流体陀螺相位波动噪声影响陀螺角速

度检测精度的问题，本文开展了超流体陀螺噪声

抑制的相关研究，得出以下结论：

１）相位波动噪声引起的等效角速度噪声随
着工作温度的升高而降低，随着弱连接厚度的增

加而增大。在陀螺参数范围内，其噪声幅值为

１０－７～１０－６ｒａｄ／ｓ，通过合理设置陀螺相关参数，
在一定程度上可以实现陀螺角速度噪声的抑制。

２）在不同输入信噪比、均方误差情况下，基
于 ＲＬＳ算法的噪声自适应抵消系统均能够有效
消除陀螺混合角速度信息中的噪声成分，且具有

较快的收敛速度和较好的稳定性。然而，相比于

ＬＭＳ算法和 ＮＬＭＳ算法，ＲＬＳ算法由于计算复杂
度较高导致其计算时间是最长的。
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　第 ３期 赵玉龙，等：超流体陀螺相位波动噪声自适应抵消系统分析
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ＺＨＡＯＹｕｌｏｎｇ１，ＳＨＥＮＨｕａｉｒｏｎｇ２，ＲＥＮＹｕａｎ２，

（１．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＧｒａｄｕａｔｅＭａｎａｇｅｍｅｎｔ，ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＡｃａｄｅｍｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ；
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ａｍｐｌｉｔｕｄｅｒａｎｇｅｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｎｏｉｓｅｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｉｒｒｅｌｅｖａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎａｎ
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ｌｙ，ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄａｎｄｌｅａｓｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅ（ＬＭＳ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｎｏｉｓｅ
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（ＲＬＳ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｎｏｉｓｅｃａｎｃｅｌｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９０１１７：４３
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Ｃｈｉｎａ（２０１５ＡＡ８０１８０３８Ｃ）
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基于数字虚拟飞行的民机侧风着陆地面

航向操稳特性评估

刘海良，王立新

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：基于民机的适航要求，建立了一种基于数字虚拟飞行的侧风着陆地面航向
操稳特性评估方法。以着陆滑跑过程中最大机体倾斜角和最大航迹偏移量作为评估的关键参

数，依据人机闭环数字飞行仿真计算结果，评估了某大型水陆两栖飞机侧风着陆任务的地面航

向操稳特性适航符合性。对于２０ｋｔｓ侧风分量，算例飞机着陆滑跑的机身最大机体倾斜角为
３．４４°，最大侧向航迹偏差为２．５１ｍ，能够满足适航要求。进一步研究表明，侧风分量大小、道
面污染情况均影响侧风着陆的安全性。在干道面上当侧风分量超过 ３０ｋｔｓ时即会出现地面打
转现象；道面污染增加滑跑减速所消耗的跑道长度，同时不利于驾驶员对滑行航向的控制。所

提评估方法可应用于民机的概念和方案设计阶段，并为后续开展飞行试验验证等提供理论

参考。

关　键　词：民用飞机；侧风着陆；地面操稳特性；飞行仿真；起落架；适航
中图分类号：Ｖ２１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５１６１０

　　侧风着陆是一种对飞机操稳特性与驾驶员操
纵技术要求高、需要经常完成且飞行事故相对高

发的飞行任务。在侧风着陆最终进近的末段，驾

驶员需要在保证飞机空速、高度下降率等纵向关

键飞行参数平稳变化的同时，通过方向舵、副翼等

横侧操纵来克服侧风引起的机体顺风漂移、顺风

滚转及迎风转向等不利影响，尽可能地减小着陆

接地相对跑道中心线的航迹偏差，并保持机翼不

出现严重的倾斜
［１２］
。不恰当的操纵或超出限制

大小的侧风可能导致飞机出现翼尖擦地、地面打

转，甚至从侧向冲出跑道等严重的安全事故。

飞机在着陆过程中抗御侧风的能力与其地面

航向操稳特性密切相关。飞机重量与重心位置、

气动特性、起落架布置、发动机安装位置等设计因

素决定了其抵抗侧风的能力。根据运输类飞机适

航标准 ＣＣＡＲ２５Ｒ４［３］的规定，民用飞机需在规
定大小的侧风条件下，演示验证飞机的地面航向

稳定性与操纵性是否满足相关的要求；飞机侧风

着陆的操作程序以及允许的着陆最大侧风分量

（通常按道面情况不同）则需要在飞行手册或机

组人员培训手册中明确给出。因此，有必要在民

机的概念、方案设计阶段较准确地评估其着陆抗

御侧风的能力，以支撑飞机总体方案特别是起落

架布置方案的设计，为飞机后续顺利通过地面航

向操稳特性等条款的适航符合性验证奠定基础。

目前，中国在概念设计和方案设计阶段主要

依靠经验公式校核飞机的抗侧风能力
［４］
，后期采

用原型机地面滑行和飞行试验的方法验证地面航

Administrator
新建图章
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　第 ３期 刘海良，等：基于数字虚拟飞行的民机侧风着陆地面航向操稳特性评估

向操稳特性的适航符合性
［５６］
。工程计算公式以

静力平衡为基础，未能充分考虑飞机对侧风响应

以及驾驶员操纵本身所具有的动态特性，同时忽

略了起落架动力学中的非线性因素，因而计算精

度较低；而原型机飞行试验只能在设计完成后进

行，此时设计方案修改的自由度大大减小，若需要

修改设计将付出巨大的时间代价和经济成本。国

外，基于飞机地面运动仿真的方法已广泛地应用

于飞机的地面航向操稳特性的评估与起落架的优

化设计中
［７９］
。Ｂｕｒｄｕｎ和 Ｍａｖｒｉｓ等［１０１１］

采用数字

虚拟飞行的方法在飞机概念和方案设计阶段评估

了飞机的操纵特性和运营安全性。采用这种数值

计算方法可不需要硬件支持和真实驾驶员参与，

具有更好的经济性和快速性，设计人员可方便有

效地评估设计方案。

本文建立了一种基于数字虚拟飞行的侧风着

陆地面航向操稳特性的评估方法。首先，依据相

关的适航条款，设计了数字化的侧风着陆任务，并

提出了量化的评估准则；其次，建立了飞机地面运

动模型以及侧风着陆任务的驾驶员操纵模型；最

后，进行人机闭环数学仿真，分析关键参数时间历

程曲线，评估侧风着陆任务的操稳特性是否满足

适航要求。此外，基于上述评估方法探究了侧风

分量大小、道面污染情况等使用条件对飞机侧风

着陆地面航向操稳特性及安全性的影响。

１　侧风着陆的操稳特性与适航要求

民用飞机地面航向操稳特性以及与之相关的

风速规定在运输类飞机适航标准 ＣＣＡＲ２５Ｒ４的
第２５．２３５和 ２５．２３７条给出［３］

。根据要求：对于

陆上飞机，应确定在干跑道上对起飞和着陆是安

全的 ９０°侧风分量的大小，该分量必须至少为
２０ｋｔｓ（１ｋｔｓ≈０．５１５１ｍ／ｓ）或０．２ＶＳＲ０（取大者，但
不必超过２５ｋｔｓ，其中 ＶＳＲ０为与着陆构型相对应的
失速参考速度）；在直到上述限制的侧风分量大

小下，飞机在地面运行可预期的任何速度，不得有

不可控制的地面打转（ｇｒｏｕｎｄｌｏｏｐｉｎｇ）倾向。
地面打转是飞机在地面运行过程中的一种转

向失控状态，严重的地面打转可能最终导致飞机

翼尖擦地、起落架损坏或从侧向冲出跑道。从设

计的因素来看，飞机是否容易发生地面打转现象

与其地面滑行的航向稳定性密切相关。现代大型

民用飞机多采用前三点式起落架，其主起落架位

于全机重心的后方且承受了大部分垂直载荷，

速度矢量偏离机体纵向对称面后所引起的侧向摩

擦力矩总起到回复力矩的作用，并起到抑制飞机

偏航运动、稳定滑行航向的作用，因而大大减小了

飞机发生地面打转的可能性。尽管如此，前重心

装载、剧烈的刹车等使前起落架承载加重的工况

所产生的“独轮车效应”，会降低飞机地面滑行的

航向稳定性。

在飞机侧风着陆过程中，侧风分量则是诱发

地面打转现象的重要外因。图１为飞机在地面滑
跑时，侧风引起的机体横侧向受力示意图。侧风

分量对飞机运动的影响包括侧向漂移、顺风滚转

和迎风偏航（即风标稳定性）３个方面。在着陆接
地前，驾驶员通过操纵使机翼倾斜或利用机体偏

流角抵消侧风的上述影响以保持飞机的进近航

向；接地后，则依靠机轮轮胎提供的侧向摩擦力抵

抗侧风引起的漂移，同时需要顺风偏转方向舵以

克服迎风转向趋势和迎风偏转副翼以保持机翼水

平。侧向摩擦力 ｆ与侧力 Ｃ形成的力偶矩会进一
步增加飞机顺风滚转的倾向。飞机在着陆接地过

程中，空速减小，副翼与方向舵的操纵效能降低，

若不足以克服侧风的不利影响，接地后的滑跑过

程中就可能发生地面打转现象。此外，驾驶员应

对侧风的不当操纵也增大了地面打转现象发生的

可能性。

一般地，飞机的重量越小，起降速度越低，其

抗御侧风分量的能力越差，因而侧风着陆安全性

的验证任务应在小重量、前重心、着陆构型、干跑

道条件下进行
［１２］
。

在侧风着陆过程中，飞机质心与跑道中心线

之间侧向航迹偏差 ｄ以及机体倾斜姿态角 在
一定程度上反映了地面打转倾向的严重程度。随

着侧风分量的增大，为克服地面打转倾向、保持滑

行航向对横航向操纵效能的要求增加。因此，对

于侧风着陆任务，安全性评估的判定准则应当包

含以下２个方面的内容：
１）机体姿态几何限制。在飞机地面运行阶

段，起落架外的其他机体部件与地面之间应保持

足够的安全间距，这需要限制飞机的俯仰和倾

斜姿态角。对于本文研究的某大型水陆两栖飞机，

图 １　侧风着陆横侧向受力分析

Ｆｉｇ．１　Ｌａｔｅｒａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇ
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为确保涡轮螺旋桨发动机的桨尖及机翼翼尖与地

面之间的安全距离，要求飞机在地面滑行段的倾

斜姿态角不大于５°。
２）跑道限制。着陆滑跑过程中，机体质心相

对跑道中心线的侧向航迹偏差最大允许值与机场

等级相关。关于飞机地面直线滑行的要求，适航

标准 ＣＣＡＲ２５Ｒ４［３］第２５．１４９条（地面最小操纵

速度）指出，飞机质心相对跑道中心线的侧向航

迹偏差ｄ不应超过９ｍ，这一数值可作为侧风着陆
滑跑所允许最大侧向航迹偏差的参考。对于本文

研究的某大型水陆两栖飞机，其准降跑道等级为

４Ｄ，对应的跑道半宽度为 ２２．５ｍ，允许的滑跑最
大航迹取９ｍ。

２　数字虚拟飞行的运动建模

２．１　飞机地面运动模型
飞机的地面运动模型分为机体运动模型、机

轮运动模型以及起落架的缓冲支柱模型３个主要
部分。其中，缓冲支柱为连接机体和机轮的弹性

装置，位于缓冲器之上的机体视为弹性支承质量

（ｓｐｒｕｎｇｍａｓｓ），位于缓冲器之下的其余部分（机
轮、轮架和刹车装置等）视为非弹性支承质量

（ｕｎｓｐｒｕｎｇｍａｓｓ）［１３］。以下简要给出各部分的数

学模型，详细的推导过程、参考系的定义及参考系

之间的坐标转换矩阵请阅读文献［１４１６］。
１）机体六自由度运动模型
在地面参考系（视为惯性系）内，考虑起落架

作用力的刚性机体质心平移动力学方程为

ｍｂ

ｘ̈

ｙ̈

¨









ｚ

＝

０

０

ｍｂ











ｇ

＋ＬＩＢ

Ｘ

Ｙ








Ｚ

－∑
３

ｋ＝１

Ｆｘｋ

Ｆｙｋ

Ｆ

























ｚｋ

（１）

式中：ｍｂ为弹性支撑的机体质量；ｇ为重力加速

度常数，取９．８１ｍ／ｓ２；［ｘ　ｙ　ｚ］Ｔ为机体质心位

移；［Ｘ　Ｙ　Ｚ］Ｔ为气动力与发动机推力的合力

在体轴系上的分量；［Ｆｘｋ　Ｆｙｋ　Ｚｚｋ］
Ｔ
为第 ｋ个起

落架作用于机体的力在体轴系内的分量（ｋ＝１，

２，３分别表示前起落架和左、右主起落架）；ＬＩＢ为
体轴系到惯性系的坐标转换矩阵。

在机体参考系内，考虑起落架作用力和力矩

的刚性机体转动动力学方程及姿态运动学方程为

Ｉｘｘｐ＋（Ｉｚｚ－Ｉｙｙ）ｑｒ－Ｉｚｘ（ｐｑ＋ｒ）

Ｉｙｙｑ＋（Ｉｘｘ－Ｉｚｚ）ｒｐ＋Ｉｚｘ（ｐ
２－ｒ２）

Ｉｚｚｒ＋（Ｉｙｙ－Ｉｘｘ）ｐｑ＋Ｉｚｘ（ｑｒ－ｐ









）

＝

Ｌｘ
Ｍｙ
Ｎ










ｚ

＋

　　∑
３

ｋ＝１

Ｍｘｋ
Ｍｙｋ
Ｍ











ｚｋ

－

０ －ｚｂｋ ｙｂｋ
ｚｂｋ ０ －ｘｂｋ
－ｙｂｋ ｘｂｋ









０

Ｆｘｋ
Ｆｙｋ
Ｆ



















ｚｋ

（２）


·

θ
·

ψ











·
＝
１ ｓｉｎｔａｎθ ｃｏｓｔａｎθ
０ ｃｏｓ －ｓｉｎ
０ ｓｉｎｓｅｃθ ｃｏｓｓｅｃ









θ

ｐ
ｑ









ｒ

（３）

式中：［ｐ　ｑ　ｒ］Ｔ为机体转动角速度在体轴系内
的分量；［　θ　ψ］Ｔ为机体的欧拉角；Ｉｘｘ、Ｉｙｙ、Ｉｚｚ
和 Ｉｚｘ分别为转动惯量和惯性积；［Ｌｘ　Ｍｙ　Ｎｚ］

Ｔ

为气动力和发动机推力的合力矩在体轴系上的分

量；［Ｍｘｋ　Ｍｙｋ　Ｍｚｋ］
Ｔ
为起落架作用于机体的力

矩在体轴系上的分量；［ｘｂｋ　ｙｂｋ　ｚｂｋ］
Ｔ
为起落架

在机身上安装点在体轴系下的坐标。

２）机轮运动模型
单个起落架的双机轮折算为单个机轮，其轴

线参考点具有 ３个平动自由度，机轮沿轮轴具有
１个转动自由度。机轮轴线参考点的平动方程及
机轮绕轮轴转动方程分别表示为

ｍｋ

ｘ̈ｋ
ｙ̈ｋ
ｚ̈










ｋ

＝
０
０
ｍｋ









ｇ
－ＬＴＷＩｋ

Ｆｇｘｋ
Ｆｇｙｋ
Ｆｇ











ｚｋ

＋ＬＩＢ

珘Ｆｘｋ
珘Ｆｙｋ
珘Ｆ











ｚｋ

（４）

Ｉｋωｋ＝ｒｅｋＦｇｘｋ－Ｍｒｋ－Ｔｂｋ （５）
式中：ｍｋ为包括机轮等起落架非弹性支承质量；

Ｉｋ为机轮转动惯量；［ｘｋ　ｙｋ　ｚｋ］
Ｔ
为机轮轴线参

考点的位移；［珘Ｆｘｋ　珘Ｆｙｋ　珘Ｆｚｋ］
Ｔ
为支柱施加于机轮

的作用力在体轴系内的分量；［Ｆｇｘｋ　Ｆｇｙｋ　Ｆｇｚｋ］
Ｔ

为地面对机轮的作用力在机轮参考系内的分量；

ωｋ为机轮滚动角速度；ｒｅｋ为轮胎有效滚动半径；
Ｍｒｋ为滚阻力矩；Ｔｂｋ为刹车力矩；ＬＷＩｋ为惯性系到
机轮参考系的坐标转换矩阵。轮胎力学模型及地

面作用力的计算公式详见文献［１７１８］。
３）起落架缓冲支柱模型
起落架支柱等效为可变长度的悬臂梁，即沿

缓冲器轴向具有 １个平动自由度，同时可沿航向
和侧向发生弯曲变形，但不考虑支柱扭转变形。

由几何关系确定的支柱末端变形量为

Δｘｓｋ
Δｙｓｋ
Δｚｓ










ｋ

＝ＬＳＢｋ

ｘｓｋ
ｙｓｋ
ｚｓ










ｋ

－
０
０
ｌ










ｋ

（６）

ｘｓｋ
ｙｓｋ
ｚｓ










ｋ

＝ＬＴＩＢ

ｘｋ－ｘ

ｙｋ－ｙ

ｚｋ









－ｚ

－

ｘｂｋ
ｙｂｋ
ｚｂ










ｋ

（７）

式中：［ｘｓｋ　ｙｓｋ　ｚｓｋ］
Ｔ
为缓冲支柱末端相对于安
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　第 ３期 刘海良，等：基于数字虚拟飞行的民机侧风着陆地面航向操稳特性评估

装点的位移在体轴系内的分量；ｌｋ为支柱在缓冲
器未压缩时的长度；ＬＳＢｋ为体轴系到第 ｋ个起落
架缓冲支柱参考系的坐标转换矩阵。

依据变形量及求导得出的变形速率可确定支

柱在上下端的受力为

Ｆｘｋ
Ｆｙｋ
Ｆ











ｚｋ

＝ＬＴＳＢｋ

－ＫｘｋΔｘｓｋ
－ＫｙｋΔｙｓｋ

ｆ（－Δｚｓｋ，－Δｚｓｋ









）

（８）

珘Ｆｘｋ
珘Ｆｙｋ
珘Ｆ











ｚｋ

＝

Ｆｘｋ
Ｆｙｋ
Ｆ











ｚｋ

＋ＬＴＳＢｋ

－ＣｘｋΔｘｓｋ
－ＣｙｋΔｙｓｋ









０

（９）

式中：Ｋｘｋ和 Ｋｙｋ分别为支柱的航向和侧向刚度系
数；Ｃｘｋ、Ｃｙｋ为相应的阻尼系数；ｆ（－Δｚｓｋ，－Δｚｓｋ）
为支柱轴向缓冲力与压缩行程及其速率之间的函

数关系。

依据力矩平衡关系，可求出起落架在安装点

作用于机体的力矩分量为

Ｍｘｋ
Ｍｙｋ
Ｍ











ｚｋ

＝

０ ｚｓｋ －ｙｓｋ
－ｚｓｋ ０ ｘｓｋ
ｙｓｋ －ｘｓｋ









０

Ｆｘｋ
Ｆｙｋ
Ｆ











ｚｋ

＋

　　ＬＴＩＢＬ
Ｔ
ＷＩｋ

Ｆｇｙｋｒｅｋ
－Ｔｂｋ
Ｍｇ











ｚｋ

（１０）

式中：Ｍｇｚｋ为轮胎回正力矩。
在上述模型中，方程式（１）～式（５）为微分方

程，联立后构成描述飞机地面运动的封闭方程组，

方程式（８）～式（１０）为代数方程，用于求解微分
方程中出现的起落架作用力。各个子模型（机

体、起落架缓冲支柱和机轮）之间详细输入输出

关系参阅文献［１９］。
２．２　气动力模型

飞机的气动力和气动力矩的计算公式为

Ｄ＝０．５ρＶ２ＴＳＣＤ
Ｌ＝０．５ρＶ２ＴＳＣＬ
Ｃ＝０．５ρＶ２ＴＳＣＣ
Ｌａｅｒｏ＝０．５ρＶ

２
ＴＳｂＣｌ

Ｍａｅｒｏ＝０．５ρＶ
２
ＴＳｃＣｍ

Ｎａｅｒｏ＝０．５ρＶ
２
ＴＳｂＣ















ｎ

（１１）

式中：Ｄ、Ｌ和 Ｃ分别为在风轴系上定义的气动阻
力、升力和侧力；ＣＤ、ＣＬ和 ＣＣ分别为相应的气动
阻力系数、升力系数和侧力系数；Ｌａｅｒｏ、Ｍａｅｒｏ和 Ｎａｅｒｏ
分别为在体轴系上定义的气动滚转力矩、俯仰力

矩和偏航力矩；Ｃｌ、Ｃｍ和 Ｃｎ分别为相应的气动滚
转力矩系数、俯仰力矩系数和偏航力矩系数；ρ为

大气密度；Ｓ为机翼参考面积；ｂ为气动展长；ｃ为
平均气动弦长；ＶＴ为真空速（ＴＡＳ）。

本文研究对象为某大型水陆两栖飞机的气动

模型，其构成为

ＣＤ＝ＣＤ，ｂａｓｉｃ（α，β，ＣＴ）＋ΔＣＤ，ｃｔｒｌ（α，β，ＣＴ，δｆ，δｅ）＋

　　ΔＣＤ，ｇｅａｒ（α，β，ＣＴ）＋ΔＣＤ，ｇｒｏｕｎｄ（α，β，ＣＴ，δｆ，Ｈ）

ＣＬ＝ＣＬ，ｂａｓｉｃ（α，β，ＣＴ）＋ΔＣＬ，ｃｔｒｌ（α，β，ＣＴ，δｆ，δｅ）＋

　　ＣＬｑｑ＋ＣＬα α＋ΔＣＬ，ｇｅａｒ（α，β，ＣＴ）＋

　　ΔＣＬ，ｇｒｏｕｎｄ（α，β，ＣＴ，Ｈ）

ＣＣ＝ＣＣ，ｂａｓｉｃ（α，β，ＣＴ）＋ΔＣＣ，ｃｔｒｌ（α，β，ＣＴ，δｆ，δａ，δｒ）＋

　　ＣＣβ· β
·

＋ΔＣＣ，ｇｒｏｕｎｄ（α，β，ＣＴ，Ｈ）

Ｃｌ＝Ｃｌ，ｂａｓｉｃ（α，β，ＣＴ）＋ΔＣｌ，ｃｔｒｌ（α，β，ＣＴ，δｆ，δａ，δｒ）＋

　　Ｃｌｐｐ＋Ｃｌｒｒ＋ΔＣｌ，ｇｒｏｕｎｄ（α，β，ＣＴ，Ｈ）

Ｃｍ＝Ｃｍ，ｂａｓｉｃ（α，β，ＣＴ）＋ΔＣｍ，ｃｔｒｌ（α，β，ＣＴ，δｆ，δｅ）＋

　　Ｃｍα α＋Ｃｍｑｑ＋ΔＣｍ，ｇｅａｒ（α，β，ＣＴ，Ｈ）＋

　　ΔＣｍ，ｇｒｏｕｎｄ（α，β，ＣＴ，Ｈ）

Ｃｎ＝Ｃｎ，ｂａｓｉｃ（α，β，ＣＴ）＋ΔＣｎ，ｃｔｒｌ（α，β，ＣＴ，δｆ，δａ，δｒ）＋

　　Ｃｎｐｐ＋Ｃｎｒｒ＋ΔＣｎ，ｇｒｏｕｎｄ（α，β，ＣＴ，Ｈ































）

（１２）
式中：ｐ、ｑ、ｒ为３个无量纲的机体转动角速度；α和

β
·

分别为无量纲的迎角变化率和侧滑角变化率。

气动系数由基本项、操纵面增量、起落架修正

项、地面效应修正项和动导数项组成。其中，气动

系数基本项、起落架修正项和地面效应修正项均

是作为迎角 α、侧滑角 β和发动机拉力系数 ＣＴ的
函数；操纵面偏转引起的纵向气动系数增量作为

襟翼偏度 δｆ和升降舵偏度 δｅ的函数，引起横航向
气动系数增量作为襟翼偏度 δｆ、副翼偏度 δａ和方
向舵偏度 δｒ的函数。特别地，气动力地面效应的
强弱与飞机离地高度 Ｈ相关，当离地高度大于半
翼展时，认为地面效应对气动力的影响减弱为零。

上述气动系数来自飞机的风洞试验测量数据，数

据迎角有效范围为 －１２°～１８°，侧滑角有效范围
为 －３０°～３０°。
２．３　侧风着陆操纵指令与驾驶员操纵模型

民用飞机侧风着陆的一般操作程序及对应的

仿真参考指令输入如下：

１）飞机以最终着陆构型沿预定的下滑道稳
定进近，俯仰、滚转和偏航三轴的运动均配平。稳

定进近空速 Ｖａｐｐ约为 １．３ＶＳＲ０，下滑轨迹角 γａｐｐ＝
－３．０°。在侧风分量较小时，可选用侧滑法或偏
流法进近；在侧风分量较大时，使用侧滑法 ＋偏流
法进近，即机头保持固定的偏流角 ψｔｒｉｍ，通过滚转

９１５
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调整飞行航向 χｒｅｆ，使其与跑道中心线（假设与惯
性系的 ｘ轴方向）重合。

对应的仿真参考指令输入为

Ｖｒｅｆ＝Ｖａｐｐ
Ｈｒｅｆ＝ｈ（ｔ，γａｐｐ）

χｒｅｆ＝０，ｙｒｅｆ＝０

ψｃｍｄ＝ψ













ｔｒｉｍ

（１３）

式中：ｈ（ｔ，γａｐｐ）表示随时间 ｔ变化的、由进近下滑
轨迹角 γａｐｐ解算的参考高度。

２）在距离地面５０ｆｔ（１ｆｔ＝０．３０４８ｍ）开始拉
平（ｆｌａｒｅ）操纵，即拉杆以增加机体的俯仰姿态，同
时缓慢地收油门到慢车状态 δｐ，ｉｄｌｅ。若稳定进近
时机体存在偏流角，需在改平后操纵方向舵减小

或消除偏流角（ｄｅｃｒａｂ），同时操纵副翼抵消侧风
引起的漂移。若侧风分量较大，接地时允许存在

剩余的偏流角以确保机翼不至过度倾斜。

对应的仿真参考指令输入为

δｐ＝δｐ，ｉｄｌｅ

θｃｍｄ＝θ＋Δθ

χｒｅｆ＝０，ｙｒｅｆ＝０

ψｃｍｄ＝













０

（１４）

式中：Δθ为在拉平过程中所需增加的俯仰姿态角
变化量，根据经验可取３．５°～５．０°。

３）飞机建立起着陆姿态，空速逐渐减小使飞
机飘落接地。主轮接地后逐渐松除拉杆力，平稳

地将前轮落至跑道上。依据跑道长度和道面情况

选择自动刹车挡位或柔和地进行人工刹车。当存

在强侧风时，适当地迎风偏转副翼以保持机翼水

平。在后续的着陆滑跑阶段，驾驶员通过脚蹬控

制方向舵和前轮偏转，以使飞机沿跑道中心线滑

行，直至滑行速度减小至零。

对应的仿真参考指令输入为

δｐ＝０

δｅ＝δｅ，ｔｒｉｍ
χｒｅｆ＝０，ｙｒｅｆ＝０

ψｃｍｄ＝










０

（１５）

在侧风着陆任务的数字虚拟飞行仿真时，上

述操纵程序需要通过驾驶员操纵模型实现，所采

用的人机闭环仿真模型结构框图如图２所示。驾
驶员操纵模型由内外２个闭环实现。外环操纵以
与着陆操纵程序对应的轨迹参考指令（参考速度

Ｖｒｅｆ、参考高度 Ｈｒｅｆ、参考航向 χｒｅｆ或参考侧向位移
ｙｒｅｆ）作为输入，按照操纵规则转化为俯仰、偏航和
滚转姿态参考指令。内环操纵以姿态参考指令

（滚转指令 ｃｍｄ、俯仰指令 θｃｍｄ和偏航指令 ψｃｍｄ）
作为输入，依据姿态指令误差经过驾驶员操纵模

型形成实际的三轴操纵输入。

内环操纵模型采用一种改进的 ＭｃＲｕｅｒ驾驶
员模型

［２０２２］
，该模型除对驾驶员依据视觉的操纵

行为进行建模外，还引入了人体生理器官对运动

感觉的反应，如图 ３所示。视觉和运动感知通道
的输入分别为姿态指令误差 ｅｒｒ、θｅｒｒ、ψｅｒｒ和转动
角加速度 ｐ、ｑ、ｒ。

图 ２　侧风着陆任务仿真计算结构框图

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｔａｓｋ

图 ３　驾驶员操纵模型结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐｉｌｏｔｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌ

图３中，Ｈｓｃｃ为人体内耳前庭器官系统用于感

知角运动变化的半规管模型，其数学描述为
［２０］

Ｈｓｃｃ（ｓ）＝
０．１０９７ｓ＋１

（５．９２４ｓ＋１）（０．０１ｓ＋１）
（１６）

Ｋｍ为运动感知通道补偿增益；Ｈｅｑ为视觉补

偿项，其数学描述为
［２１］

Ｈｅｑ（ｓ）＝
Ｋｖ（ＴＬｓ＋１）
ＴＤｓ＋１

（１７）

式中：ＴＬ为驾驶员对操纵过程的预测而需要的超
前补偿时间常数，约为０～１．０ｓ，该值反映了驾驶
员精神负荷的大小；ＴＤ为中枢信息的传递和加工
过程的时滞，约为０～１．０ｓ，该值反映了驾驶员体
力负荷的大小；Ｋｖ为驾驶员操纵增益，取值范围

为１～１００［２３］。
驾驶员操纵模型中的 “限制”项 ｅ－ｊωτｖ和

ｅ－ｊωτｍ表示驾驶员对信息反应的神经传导时延，τｖ

０２５
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和 τｍ的取值范围约为 ０．０６～０．２０ｓ。Ｈｎｍ表示人
体的肌肉作动延迟，其数学描述为特征频率ωｎｍ ＝
９．０ｒａｄ／ｓ、阻尼比 ζｎｍ ＝０．７的二阶环节：

Ｈｎｍ（ｓ）＝
８１

ｓ２＋１２．６６ｓ＋８１
（１８）

在本文的仿真中，俯仰、滚转、偏航三轴操纵通

道驾驶员操纵模型参数的具体取值如表１所示。
本节所述的基于数字虚拟飞行建模和评估方

法已应用于中国某支线客机十余个适航审定科目

的试飞模拟，仿真计算与飞行试验结果符合较

好
［２４］
，满足工程设计的精度要求。

表 １　驾驶员操纵模型参数取值

Ｔａｂｌｅ１　Ｖａｌｕｅｓｏｆｐｉｌｏｔｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

通　道 Ｋｖ ＴＬ／ｓ ＴＤ／ｓ τｖ／ｓ Ｋｍ τｍ／ｓ

俯仰 ４２ ０．２５ ０．３０ ０．１５ ７０ ０．１０

滚转 １５ ０．１０ ０．１５ ０．１５ ２４ ０．１０

偏航 ６０ ０．７５ ０．１５ ０．１５ ７０ ０．１０

３　评估算例及分析

３．１　侧风着陆安全性评估
以某大型水陆两栖飞机作为算例，对侧风着

陆过程进行人机闭环数学仿真。飞机初始飞行状

态为：高度 １００ｍ，空速 ５５．９５ｍ／ｓ，在 ２０ｋｔｓ左侧
风中以着陆构型稳定进近，偏流角为 ５．０°，用于
配平侧风分量的机体倾斜姿态角为 ４．２８°（左倾
斜）。道面情况为混凝土干跑道。

飞机侧风着陆进近与接地后的部分飞行状态

参数和起落架状态参数的时间历程曲线如图 ４
所示，图中：Ｃ．Ｇ．为飞机质心；ＮＧ为前轮；ＬＭＧ为

左侧主轮；ＲＭＧ为右侧主轮。
经过改平操纵后，飞机建立接地姿态，接地瞬

间机体俯仰角 θ＝６．１３°，倾斜角 ＝－４．２１°，偏
航角（此处亦即偏流角）ψ＝－５．１０°。接地前机
体左倾斜使迎风侧主轮（ＬＭＧ）先接地，随后被风
侧主轮（ＲＭＧ）接地。主轮接地后出现一次轻微
回弹后进入两轮滑跑，再经历 ２．１ｓ后前轮接地，
飞机转入三点姿态滑跑。因接地过程倾斜角和偏

流角减小，顺风飘移使得飞机接地时的质心偏向

被风侧（ｔ＝８．１２ｓ，ｙ＝０．０８ｍ）；飞机接地后未完
全消除的偏流角是滑跑起始段形成质心右偏差

（ｔ＝８．６９～１１．１７ｓ，ｙ＜０ｍ）的主要原因。随后的
滑跑过程中，机体顺风倾斜（＞０）程度增加，迎
风侧起落架的缓冲支柱压缩行程 Ｓ明显小于被风
侧，作用于被风侧主轮的刹车力矩 Ｔｂ也大于迎风
侧，双侧主轮不对称的纵向摩擦力形成右偏航力

矩，使滑跑航迹偏向顺风侧（ｔ＞１１．１７ｓ，ｙ＞０ｍ）。
滑跑末段，滑行速度降低使不对称气动作用减弱，

加之前轮与方向舵的协同纠偏操纵，机体倾斜角

和偏航角均逐渐减小至零，质心侧向偏差逐渐

减小。

算例飞机在 ２０ｋｔｓ侧风分量条件下着陆时，
地面滑跑过程中机体的最大倾斜角 ｍａｘ＝３．４４°
（右倾斜），不超过 ５°；最大侧向航迹偏差 ｄｍａｘ＝
２．５１ｍ，小于９ｍ。据此可初步判定算例飞机的地
面航向操稳特性满足适航要求。

３．２　侧风分量大小的影响
随着侧风分量增大，飞机侧风着陆驾驶员

操纵难度增大，飞行安全性降低。在民机飞行手

图 ４　侧风着陆滑跑机体与起落架运动状态参数及操纵输出的时间历程

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｏｆａｉｒｆｒａｍｅａｎｄｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｉｎｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｒｏｌｌｏｕｔ

１２５
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册中，需要明确给出随道面情况变化的、允许飞机

安全着陆的最大侧风分量的大小。图５给出了算
例飞机分别在２０、２５和３０ｋｔｓ侧风分量中着陆的
仿真结果。图中：“×”为接地点。

图 ５　侧风分量大小对侧风着陆安全性的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

ｖａｌｕｅｏｎｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｓａｆｅｔｙ

由图５可知，当侧风风速分量由 ２０ｋｔｓ增加
到２５ｋｔｓ时，气动不对称导致的飞机滑跑航向运
动不对称性增大，使位于迎风侧的主起落架承载

减小；着陆滑跑过程中的最大倾斜角由 ３．４４°增
加到４．０１°，最大侧向航迹偏差由 ２．５１ｍ增加到
３．４９ｍ。特别地，当风速分量增加到 ３０ｋｔｓ时，地
面滑跑的最大倾斜角为 ５．１１°，不满足近地面机
体几何姿态角限制。对比图 ５（ｂ）和图 ５（ｄ），双
侧承载严重不对称，如图 ５（ｂ）绿色实线所示，迎
风侧主起落架在触地初始瞬间（８．９ｓ时刻）的压
缩行程峰值为 ３５０ｍｍ，十分接近行程结构限制
３５５ｍｍ；而滑行过程机体顺风倾斜使其在 １６～
１８ｓ之间出现短暂的压缩量为零的离地现象，此
时机体表现出强烈的侧翻倾向。从图 ５（ｃ）轨迹
侧向偏差曲线可观察到较明显的地面打转现象：

滑跑初始段（８．９～１４．２ｓ）飞机质心轨迹在跑道
中心线右侧，迎风打转的趋势使其转入跑道中心

线左侧，在驾驶员纠偏操纵下逐渐向跑道中心线

靠近。

３．３　道面污染情况的影响

道面条件是指道面的铺设材质以及受污染

程度等，其中道面污染形式包括潮湿、积水、覆

雪和覆冰等。道面条件会显著地影响轮胎与跑

道之间的地面结合力系数，因而是影响飞机起

降安全性的重要因素，尤其对于侧风着陆任务。

图 ６对比了算例飞机在干道面、湿道面以及覆
冰道面上侧风着陆的仿真结果。仿真中，侧风

分量 为 ２０ｋｔｓ，左 侧 风；在 ４０ｍｐｈ（１ｍｐｈ＝
０．４４７２ｍ／ｓ）前行速度下，干道面的最大地面结
合力系数 μ取０．６０，湿道面取０．４５，覆冰道面取
０．１８［１７］。

由图６（ａ）和图 ６（ｂ）测算可知，当地面最大
结合力系数由 ０．６０减小至 ０．１８时，滑行速度减
为零的耗时由 １７．１ｓ增加为 ２３．２ｓ，滑行距离由
５６０．４ｍ增加到７９９．８ｍ，即随着道面最大结合力
系数的减小，刹车效率降低使得飞机滑行减速至

停止所需的时间和跑道长度增加，增大出现直接

冲出跑道危险的可能性。

此外，在侧风分量为２０ｋｔｓ的情况下，当道面
最大结合力系数由 ０．６０减小至 ０．１８时，地面滑
行的最大侧向航迹偏差由２．５１ｍ增加到３．９２ｍ，
但反映飞机滑行地面打转倾向的最大机体倾斜角

变化不显著。此外，由图 ６（ｅ）可见，在湿滑跑道
滑行的偏航角速度峰值较大，易诱发驾驶员的误

操纵，使飞机从侧向冲出跑道。

２２５
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图 ６　道面污染情况对侧风着陆安全性的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｒｕｎｗａｙｃｏｎｔａｍｉｎａｔｉｏｎｏｎ

ｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｓａｆｅｔｙ

４　结　论

１）基于适航要求，建议将倾斜角不超过５°且
航迹侧向偏差不超过９ｍ作为侧风着陆地面滑行
安全性的定量判定准则；建立飞机地面运动模型

和驾驶员操纵模型，完成人机闭环数学仿真，最终

形成一种基于数字虚拟飞行仿真计算的侧风着陆

地面航向操稳特性评估方法。

２）算例飞机在 ２０ｋｔｓ侧风分量条件下着陆
时，机体最大倾斜角为 ３．４４°，最大侧向航迹偏差
为２．５１ｍ，可初步判定其地面航向操稳特性能满
足适航要求。

３）增大侧风分量会同时增加滑跑过程中的
最大机体倾斜角和侧向航迹偏差；当侧风分量增

加到３０ｋｔｓ，着陆滑跑过程机体的最大倾斜角超过
５°，出现明显的地面打转倾向，不满足飞行安全的
要求。

４）道面污染降低地面结合力系数，一方面，
会增加滑跑减速消耗的时间和跑道长度，对于算

例飞机，当地面最大结合力系数由 ０．６０减小至
０．１８时，减速滑跑耗时由１７．１ｓ增加为２３．２ｓ，滑
行距离由５６０．４ｍ增加到７９９．８ｍ，；另一方面，增
大侧风着陆时的侧向航迹偏差和偏航角速度峰

值，最大侧向偏差由 ２．５１ｍ增加到 ３．９２ｍ，容易
诱发驾驶员的误操纵，使飞机从侧向冲出跑道。
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ｂｅｒｎｅｔｉｃｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００９：２４８０２４８５．

［２２］ＲＯＢＩＮＳＯＮＪ，ＢＡＲＮＥＳＳ，ＷＥＢＢＭ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｕｓｅｏｆｐｉｌｏｔ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｉｎａｖｉａｔｉｏｎｒｅｇｕａｔｏｒｙａｆｆａｉｒｓ：ＡＩＡＡ２００９５８２５［Ｒ］．

Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００９．

［２３］高金源，李陆豫，冯亚昌，等．飞机飞行品质［Ｍ］．北京：国防

工业出版社，２００３．

ＧＡＯＪＹ，ＬＩＬＹ，ＦＥＮＧＹＣ，ｅｔａｌ．Ａｉｒｃｒａｆｔｈａｎｄｌｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２４］涂章杰，王立新，陈俊平．基于数字虚拟飞行的民机复飞爬

升梯度评估［Ｊ］．北京航空航天学学报，２０１７，４３（１２）：

２５３０２５３８．

ＴＵＺＪ，ＷＡＮＧＬＸ，ＣＨＥＮＪＰ．Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓ

ｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｏｆｇｏａｒｏｕｎｄｃｌｉｍｂｇｒａｄｉｅｎｔｆｏｒｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄ

ｏｎｄｉｇｉｔａｌｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（１２）：２５３０

２５３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　刘海良　男，博士研究生。主要研究方向：飞行动力学与控制。

王立新　男，教授，博士生导师。主要研究方向：飞机设计、飞

行动力学与控制、飞行安全等。
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　第 ３期 刘海良，等：基于数字虚拟飞行的民机侧风着陆地面航向操稳特性评估

Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｇｒｏｕｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎ
ｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｆｏｒｃｉｖｉｌａｉｒｐｌａｎｅｂａｓｅｄｏｎｄｉｇｉｔａｌｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔ

ＬＩＵＨａｉｌｉａｎｇ，ＷＡＮＧＬｉｘｉｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｂａｓｅｄｏｎａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｐｌａｎｅ，ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇｇｒｏｕｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙ
ａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｄｉｇｉｔａｌｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｗｉｔｈｍａｘｉｍｕｍｂａｎｋａｎｇｌｅｏｆａｉｒ
ｆｒａｍｅａｎｄｍａｘｉｍｕｍｌａｔｅｒａｌｄｅｖｉａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｔｈｅｌａｎｄｉｎｇｒｏｌｌｏｕｔａｓｋｅｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ａｎｄｉｎａｃｃｏｒｄａｎｃｅｗｉｔｈｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｉｌｏｔｉｎｌｏｏｐｄｉｇｉｔａｌｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｇｒｏｕｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌａｓｗｅｌｌａｓａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｏｍｐｌｉａｎｃｅ
ｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｔａｓｋｏｆａｃｅｒｔａｉｎｌａｒｇｅａｍｐｈｉｂｉｏｕｓａｉｒｃｒａｆｔｗｅｒｅｅｖａｌｕａｔｅｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｈｏｗｓｔｈａｔ，
ｆｏｒａ２０ｋｔｓｃｒｏｓｓｗｉｎｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔ，ｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｃｏｎｄｕｃｔｅｄａｓａｆｅａｎｄｗｅｌｌｂｅｈａｖｉｎｇｌａｎｄｉｎｇｒｏｌｌｗｉｔｈａ３．４４°
ｍａｘｉｍｕｍｂａｎｋａｎｇｌｅａｎｄ２．５１ｍｍａｘｉｍｕｍｌａｔｅｒａｌｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｎｄｒｙｒｕｎｗａｙ，ｗｈｉｃｈｗａｓｏｆａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｏｍ
ｐｌｉａｎｃｅ．Ｆｕｒｔｈｅｒｒｅｓｅａｒｃｈｉｎｄｉｃａｔｅｓｔｈａｔｃｒｏｓｓｗｉｎｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔｖａｌｕｅａｎｄｔｈｅｅｘｔｅｎｔｏｆｒｕｎｗａｙｃｏｎｔａｍｉｎａｔｉｏｎｓｉｇ
ｎｉｆｉｃａｎｔｌｙａｆｆｅｃｔｔｈｅｓａｆｅｔｙｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇｒｏｌｌｏｕｔ．Ａ３０ｋｔｓｃｒｏｓｓｗｉｎｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔｍｉｇｈｔｒｅｓｕｌｔｉｎｕｎｃｏｎ
ｔｒｏｌｌａｂｌｅｇｒｏｕｎｄｌｏｏｐｉｎｇｔｅｎｄｅｎｃｙｏｎｄｒｙｒｕｎｗａｙ，ｗｈｉｌｅｃｏｎｔａｍｉｎａｔｅｄｒｕｎｗａｙｉｎｃｒｅａｓｅｓｌａｎｄｉｎｇｒｏｌｌｏｕｔｄｉｓ
ｔａｎｃｅａｎｄｂｒｉｎｇｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｔｏｄｉｒｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔａｘｉｉｎｇ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｄｅｌｉｖｅｒｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｃａｎｂｅａｐｐｌｉｅｄｔｏ
ｔｈｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｐｈａｓｅｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｐｌａｎｅａｎｄｏｆｆｅｒｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｆｏｒｓｕｂｓｅｑｕｅｎｔｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｉｖｉｌａｉｒｐｌａｎｅ；ｃｒｏｓｓｗｉｎｄｌａｎｄｉｎｇ；ｇｒｏｕｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎ；ｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒ；ａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０７１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７１０１３１２：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１３．１２１７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１４ＡＡ１１０５０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｌｘ＿ｃ８１８＠１６３．ｃｏｍ
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２０７

充气展开自支撑臂振动模态分析

马瑞强，卫剑征，谭惠丰

（哈尔滨工业大学 复合材料与结构研究所，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：充气展开自支撑臂是由层合铝膜和离散自支撑壳组成，可在无充气压力下
实现对有效载荷的支撑。为提高充气展开自支撑臂振动特性预测精度，首先，基于 Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ
梁理论和哈密顿原理，推导了自支撑臂振动微分方程，提出了考虑充气压力的预应力和构型变

化的梁单元模型。该单元模型考虑了结构自支撑壳的离散分布特性，使建立的质量矩阵更接

近自支撑臂结构的真实值。然后，通过实验对该模型进行验证，结果表明本文方法比传统梁单

元模型具有更好的精度。最后，分析了充气压力和自支撑壳宽度等参数对自支撑臂结构振动

模态的影响规律，结果可为充气展开自支撑臂的设计提供理论参考。

关　键　词：可展开结构；自支撑；充气结构；预应力；振动模态
中图分类号：Ｏ３２７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５２６０９

　　充气结构以其质量轻、展折比大和可靠性高
等特点，不仅在充气帐篷和临时住所等民用建筑

上得到应用，而且在遮阳罩、太阳帆、充气减速器、

飞艇和充气机翼等空间结构具有广泛的应用前

景
［１５］
。充气伸展臂作为简单的充气结构，其不

仅能够组建大型的可展开空间结构，还可用作精

密仪器等有效载荷的支撑结构
［６］
。而传统的充

气伸展臂通常需要充入较高的充气压力才能够满

足相应的承载要求，这就要求伸展臂的材料本身

具有较高的强度和气密性，进而增加结构质量或

成本。为此，哈尔滨工业大学和北京机电研究所

提出并研制了一种新型充气伸展臂，即充气展开

自支撑臂，其由层合铝膜和离散自支撑壳组成。

充气展开自支撑臂在运输阶段处于折叠状态，进

入轨道后通过充气展开，较高的内部气体压力使

得铝膜达到塑性变形，可保证无充气压力下自支

撑臂仍能维持截面形状，使得自支撑臂结构在无

内外压差下保持支撑刚度。该自支撑臂已经于

２０１３年进行了在轨可控展开试验，目前仍可支撑
其端部的有效载荷，表明充气展开自支撑臂可用

于空间任务
［７８］
。

自支撑臂属于充气梁的一种，其力学特性可

以采用充气梁模型研究。一些学者研究并提出了

多种充气梁的刚度、强度和稳定性等静力学特性

求解模型。如 Ｃｏｍｅｒ和 Ｌｅｖｙ［９］最早在 １９６３年建
立了充气梁的欧拉伯努利模型；Ｍａｉｎ等［１０］

通过

实验验证了 Ｃｏｍｅｒ和 Ｌｅｖｙ［９］模型的正确性；Ｌｉｕ
等

［１１］
提出了考虑压力追随效应的充气梁褶皱分

析模型和相关屈曲分析模型；杜振勇
［１２］
考虑褶皱

区域对充气梁刚度的影响，提出了一种充气梁单

元模型；Ｔｈｏｍａｓ、Ｂｌｏｃｈ［１３］和 Ｅｌｓａｂｂａｇｈ［１４］考虑褶
皱、屈曲和材料非线性因素，建立了一种非线性充

气梁单元模型。

柔性空间结构动力学研究也是重要的研究方

向
［１５］
。卫剑征

［１６］
和徐彦

［１７］
等分析了充气伸展

臂、空间薄膜结构等充气展开结构的展开动力学

Administrator
新建图章

www.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170612.1759.002.html
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问题；Ｍａｉｎ［１８］、谭惠丰［１９］
和刘福寿

［２０］
等得出充

气梁的固有频率与充气压力有关；Ｊｈａ和Ｉｎｍａｎ［２１］

指出结构构型变化和充气压力会影响充气结构的

振动特性。为了考虑充气压力的影响效应，学者

们一般采用壳或膜单元分析方法，但壳或膜单元

在大型空间结构求解中会导致计算量过大。因

此，合理梁单元模型的建立是非常必要的。

Ａｐｅｄｏ等［２２］
考虑几何非线性和充气压力效应建

立了充气织物梁单元模型；Ｔｈｏｍａｓ等［２３］
基于动

态刚度法提出了充气梁的连续梁单元模型。这些

模型主要用于单一材料构成的充气梁，而对于由

２种或多种材料构成的自支撑臂结构，其梁单元
模型的研究不成熟。

针对自支撑臂结构的振动模态分析问题，本

文提出了一种考虑充气压力和自支撑壳离散特性

的梁单元模型，并在 ＭＡＴＬＡＢ中实现该模型的编
程；与实验结果对比验证了该模型的有效性。本

文以细长充气展开自支撑臂为研究对象，研究充

气压力和自支撑壳宽度等参数对结构固有频率的

影响规律。

１　理论模型

１．１　自支撑臂振动微分方程
充气展开后的自支撑臂结构几何模型和横截

面见图 １和图 ２，自支撑臂长度为 Ｌ，直径为 Ｄ，自
支撑壳个数为２Ｎ个，其中第 ｉ个自支撑壳与 ｙ轴
的夹角为 φｉ，自支撑臂关于 ｘｙ平面对称，即第 ｉ个
和第 Ｎ＋ｉ个自支撑壳的尺寸和材料参数均相同。

自支撑臂结构的层合铝膜厚度为 ｔｌ，等效
弹性模量为Ｅｌ，泊松比为μｌ；第ｉ个自支撑壳的弹

图 １　自支撑臂几何示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ

图 ２　自支撑臂横截面示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ

性模量为 Ｅｉ，泊松比为 μｉ，厚度为 ｔｉ，宽度为 ｂｉ。
基于自支撑壳对称的条件，同时考虑层合铝膜和

自支撑壳的联合作用，自支撑臂的弯曲刚度可以

近似表示为二者弯曲刚度的叠加：

ＥＩ＝ＥｌＩｌ＋ＥｓＩｓ （１）
式中：Ｅ和 Ｉ分别为自支撑臂的等效弹性模量和
截面惯性矩；Ｅｌ和 Ｅｓ分别为层合铝膜和自支撑
壳的等效弹性模量；Ｉｌ和 Ｉｓ分别为层合铝膜和自
支撑壳的截面惯性矩；ＥｌＩｌ和 ＥｓＩｓ分别为层合铝
膜和自支撑壳提供的弯曲刚度：

ＥｌＩｌ＝πＥｌｔｌＲ
３

ＥｓＩｓ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
［ＥｉｔｉＲ

２
（ｂｉ－Ｒｃｏｓ（２φｉ）ｓｉｎ（ｂｉ／Ｒ{ ））］

（２）
式中：Ｒ为自支撑臂的半径。

基于 Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ梁理论，假设自支撑臂振动
过程中截面保持圆形，且不会出现屈曲和局部屈

曲；自支撑臂的层合铝膜和自支撑壳在振动变形

中厚度不变。

由于自支撑臂结构在 ｙ方向和 ｚ方向的振动
形式相同，本文仅研究 ｘｙ面内的二维振动。根据
上述假设，得到自支撑臂的壁面上任意一点 Ｐ（ｘ，
ｙ，ｚ）的位移（ｕ１，ｖ１，ｗ１）为
ｕ１（ｘ，ｚ，ｔ）＝ｕ（ｘ，ｔ）－ｚ（ｘ，ｔ）
ｖ１（ｘ，ｚ，ｔ）＝０
ｗ１（ｘ，ｚ，ｔ）＝ｗ（ｘ，ｔ

{
）

（３）

式中：ｕ（ｘ，ｔ）和 ｗ（ｘ，ｔ）分别为 Ｐ点所在截面中点
Ｇｏ的 ｘ方向和 ｚ方向位移；（ｘ，ｔ）为截面转角。

通过式（３）得到自支撑臂的几何方程，即任
意点 Ｐ处的 ｘ方向应变 εｘｘ和 ｚ方向切应变 γｘｚ为

εｘｘ＝
ｕ
ｘ
－ｚ
ｘ

γｘｚ＝
ｗ
ｘ
－{ 

（４）

自支撑臂的应变能可表示为

Ｕ＝１
２∫

Ｌ

０
ＥｌＡｌ

ｕ
( )ｘ

２

＋ＥｌＩｌ

( )ｘ( )

２

ｄｘ＋

　　
ｋＧｌＡｌ
２∫

Ｌ(０ ｗ
( )ｘ

２

－２ｗ
ｘ
＋ )２ ｄｘ＋

　　 １
２∫

Ｌ(０ ＥｓＡｓ ｕ( )ｘ
２

＋ＥｓＩｓ

( )ｘ )２ ｄｘ＋

　　
ｋＧｓＡｓ
２∫

Ｌ(０ ｗ
( )ｘ

２

－２ｗ
ｘ
＋ )２ ｄｘ （５）

式中：ｋ为自支撑臂结构的剪切修正因子，依据文
献［２４］可得到圆柱薄壁梁的剪切修正因子为
０．５；Ｇｌ和 Ａｌ分别为层合铝膜的剪切刚度和截面
面积；Ｇｓ和 Ａｓ分别为自支撑壳的等效剪切模量

７２５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

和面积；ＥｓＡｓ和 ＧｓＡｓ分别为自支撑壳提供给自
支撑臂的等效压缩刚度和剪切刚度。

ＥｓＡｓ＝２∑
Ｎ

ｉ＝１
（ＥｉＡｉ）

ＧｓＡｓ＝２∑
Ｎ

ｉ＝１
（ＧｉＡｉ

{
）

（６）

自支撑臂的动能为

Ｔ＝１
２∫

Ｌ

０
（ｍｕ２＋Ｊｚ

·２＋ｍｗ２）ｄｘ （７）

式中：ｕ、
·

和 ｗ分别为 ｕ、和 ｗ对时间的一阶导
数；ｍ为自支撑臂的线密度；Ｊｚ为单位长度自支撑
臂的转动惯量。

ｍ＝ＡｌρｌｄＡ＋∑
２Ｎ

ｉ＝１
ＡｉρｉｄＡ

Ｊｚ＝Ａｌρｌｚ
２ｄＡ＋∑

２Ｎ

ｉ＝１
Ａｉρｉｚ

２ｄ{ Ａ

（８）

式中：ρｌ和 ρｉ分别为层合铝膜和第 ｉ个自支撑壳
的密度。

哈密顿原理的变分形式为

δ∫
ｔ２

ｔ１

（Ｔ－Ｕ）ｄｔ＝０ （９）

式中：δ为变分符号。
将式（５）和式（７）代入式（９）可得

∫
ｔ２

ｔ１
∫
Ｌ{ [０

－ｍ̈ｕ＋（ＥｌＡｌ＋ＥｓＡｓ）
２ｕ
ｘ ]２ δｕ＋

[　　 （ＥｌＩｌ＋ＥｓＩｓ）
２
ｘ２
－Ｊｚ̈＋（ｋＧｌＡｌ＋

　　ｋＧｓＡｓ）
ｗ
ｘ
－（ｋＧｌＡｌ＋ｋＧｓＡｓ） ] δ＋

[　　 （ｋＧｌＡｌ＋ｋＧｓＡｓ）
２ｗ
ｘ２
－ｍｗ̈－

　　（ｋＧｌＡｌ＋ｋＧｓＡｓ）

 ]ｘ δ }ｗ ｄｘｄｔ＝０ （１０）

式中：̈ｕ、̈和 ｗ̈分别为ｕ、和ｗ对时间的二阶导数。
根据δｕ、δｗ和δ的无关性，得到

－ｍｕ̈＋（ＥｌＡｌ＋ＥｓＡｓ）
２ｕ
ｘ２
＝０

－ｍｗ̈＋ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）
２ｗ
ｘ２
－

　　ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）

ｘ
＝０

－Ｊｚ̈＋（ＥｌＩｌ＋ＥｓＩｓ）
２
ｘ２
＋ｋ（ＧｌＡｌ＋

　　ＧｓＡｓ）
ｗ
ｘ
＋ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）＝

















 ０

（１１）

　　式（１１）为自支撑臂的自由振动微分方程，引
入形函数将位移变量进行离散，并分别代入单元

的应变能和动能表达式，进而得到自支撑臂的单

元刚度矩阵和单元质量矩阵，并建立自支撑臂振

动特性的梁单元模型。

１．２　自支撑臂梁单元的建立
将自支撑臂离散为 ｎ个单元，第 ｉ个单元的

长度为 ｌｉ，其节点编号为 ｉ和 ｉ＋１，ｘ方向坐标分
别为 ｘｉ和 ｘｉ＋１。

当 ｘ＝ｘｉ，有 ｕ＝ｕｉ，ｗ＝ｗｉ，＝ｉ；当 ｘ＝ｘｉ＋１，
有 ｕ＝ｕｉ＋１，ｗ＝ｗｉ＋１，＝ｉ＋１。本文中 ｕ、ｗ和 
为独立的变量，可分别插值表示为

ｕ＝Ｎ２ｉ－１（ｘ）ｕｉ＋Ｎ２ｉ（ｘ）ｕｉ＋１
ｗ＝Ｎ２ｉ－１（ｘ）ｗｉ＋Ｎ２ｉ（ｘ）ｗｉ＋１
＝Ｎ２ｉ－１（ｘ）ｉ＋Ｎ２ｉ（ｘ）ｉ＋

{
１

（１２）

式中：Ｎ２ｉ－１（ｘ）和 Ｎ２ｉ（ｘ）为形函数，本文采用线性
函数，即 Ｎ２ｉ－１＝０．５（１－ξ），Ｎ２ｉ＝０．５（１＋ξ），ξ＝
（２ｘ－ｘｉ－ｘｉ＋１）／ｌｉ。

则第 ｉ个单元的应变能为

Ｕ＝［ｕｉ　ｕｉ＋１］·Ｋｕｕ·
ｕｉ
ｕｉ＋

[ ]
１

＋１
２
［ｗｉ ｗｉ＋１］·

　　Ｋｗｗ·
ｗｉ
ｗｉ＋

[ ]
１

＋１
２
［ｗｉ ｗｉ＋１］·Ｋｗ·

ｉ
ｉ＋

[ ]
１

＋

　　 １
２
［ｉ ｉ＋１］·Ｋｗ·

ｗｉ
ｗｉ＋

[ ]
１

＋

　　 １
２
［ｉ　ｉ＋１］·Ｋ·

ｉ
ｉ＋

[ ]
１

（１３）

式中：

Ｋｕｕ＝
１
２∫

ｘｉ＋１

ｘｉ

Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ

Ｔ

·（ＥｌＡｌ＋ＥｓＡｓ）·

　　 Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ ｄｘ

Ｋｗｗ＝∫
ｘｉ＋１

ｘｉ

Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ

Ｔ

·ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）·

　　 Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ ｄｘ

Ｋｗ＝－∫
ｘｉ＋１

ｘｉ

Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ

Ｔ

·ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）·

　　［Ｎ２ｉ－１ Ｎ２ｉ］ｄｘ

Ｋｗ＝－∫
ｘｉ＋１

ｘｉ

［Ｎ２ｉ－１ Ｎ２ｉ］Ｔ·ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）·

　　 Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ ｄｘ

Ｋ＝∫
ｘｉ＋１

ｘｉ

［Ｎ２ｉ－１ Ｎ２ｉ］Ｔ·ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）·

　　［Ｎ２ｉ－１ Ｎ２ｉ］ｄｘ＋
１
２∫

ｘｉ＋１

ｘｉ

Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ

Ｔ

·

　　（ＥｌＩｌ＋ＥｓＩｓ）·
Ｎ２ｉ－１
ｘ

Ｎ２ｉ
[ ]ｘ ｄ

































 ｘ

（１４）
　　将单元节点的位移表示为 δｅ＝［ｕｉ，ｗｉ，ｉ，

ｕｉ＋１，ｗｉ＋１，ｉ＋１］
Ｔ
，则自支撑臂的单元刚度矩阵为

８２５
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Ｋ＝１
ｌｉ

ｋ１ ０ ０ －ｋ１ ０ ０

０ ｋ３
ｌｉｋ３
２

０ －ｋ３
ｌｉｋ３
２

０
ｌｉｋ３
２

ｋ２＋
ｌ２ｉｋ３
３

０ －
ｌｉｋ３
２

－ｋ２＋
ｌ２ｉｋ３
６

－ｋ１ ０ ０ ｋ１ ０ ０

０ －ｋ３ －
ｌｉｋ３
２

０ ｋ３ －
ｌｉｋ３
２

０
ｌｉｋ３
２

－ｋ２＋
ｌ２ｉｋ３
６

０ －
ｌｉｋ３
２

ｋ２＋
ｌ２ｉｋ３





























３

（１５）

式中：ｋ１ ＝ＥｌＡｌ ＋ＥｓＡｓ；ｋ２ ＝ＥｌＩｌ ＋ＥｓＩｓ；ｋ３＝
ｋ（ＧｌＡｌ＋ＧｓＡｓ）。

将形函数代入式（７）得到
１
２∫

ｘｉ＋１

ｘｉ

（ｍｕ２＋Ｊｚ
·２＋ｍｗ２）ｄｙ＝１

２
（δｅ）Ｔ·Ｍ·δｅ

（１６）
式中：质量矩阵 Ｍ为

Ｍ＝
ｌｉ
６

２ｍ ０ ０ ｍ ０ ０
０ ２ｍ ０ ０ ｍ ０
０ ０ ２Ｊｚ ０ ０ Ｊｚ
ｍ ０ ０ ２ｍ ０ ０
０ ｍ ０ ０ ２ｍ ０
０ ０ Ｊｚ ０ ０ ２Ｊ

















ｚ

（１７）

自支撑臂结构在充气压力作用下，其构型会

发生变化而影响抗弯刚度；同样，充气压力的预应

力刚度效应也会影响结构的抗弯刚度，进而影响

自支撑臂固有频率。

１）结构构型变化效应
自支撑臂在充气压力 ｐ作用下，结构的环向

张力为 ｐＲ，则对应的层合铝膜处的预应力为 ｐＲ／
ｔｌ，自支撑壳与层合铝膜黏接处的等效预应力为
ｐＲ／（ｔｌ＋ｔｉ）。根据层合板理论，可近似认为层合
铝膜和自支撑壳黏接处的弹性模量为

Ｅｃｉ＝
ｔｌ
ｔｌ＋ｔｉ

Ｅｌ＋
ｔｉ
ｔｌ＋ｔｉ

Ｅｉ （１８）

　　通过几何关系，得到层合铝膜的环向应变为
εｌ＝ｐＲ／（Ｅｌｔｌ），层合铝膜和自支撑壳黏接处的应
变为εｉ＝ｐＲ／［Ｅｃｉ（ｔｌ＋ｔｉ）］。自支撑臂的截面周
长改变量为

Δ (ｌ＝ ２πＲ－∑
２Ｎ

ｉ＝１
ｗ )ｉ εｌ＋∑２Ｎ

ｉ＝１
（ｗｉεｉ） （１９）

根据自支撑臂的假设条件，结合式（１）和
式（２）得到截面构型变化引起的刚度变化为

Δ（ＥＩ）＝｛３πＲ２Ｅｌｔｌ＋∑
Ｎ

ｉ＝１
［ＲＥｉｔｉ（２ｗｉ－３Ｒｃｏｓ（２φｉ）·

　　ｓｉｎ（ｗｉ／Ｒ）＋ｗｉｃｏｓ（２φｉ）ｃｏｓ（ｗｉ／Ｒ））］｝ΔＲ＋

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
［Ｒ２Ｅｉｔｉ（１－ｃｏｓ（２φｉ）ｓｉｎ（ｗｉ／Ｒ））Δｗｉ］

（２０）

式中：Δｗｉ＝ｐＲｗｉ／［Ｅｃｉ（ｔｌ＋ｔｉ）］；ΔＲ＝Δｌ／（２π）。
得到充气压力作用下自支撑臂的弯曲刚度为 ＥＩ＋

Δ（ＥＩ）。
２）预应力刚度效应
预应力下自支撑臂的振动方程的矩阵形式为

Ｍｘ̈（ｔ）＋（Ｋ＋Ｋｐ）·ｘ（ｔ）＝Ｑ（ｔ） （２１）

式中：Ｑ（ｔ）为外界激振力；Ｋｐ为应力刚度矩阵，根
据文献［２５］可以得到，在轴向力 Ｆ作用下的梁单
元预应力刚度矩阵为

Ｋｐ＝
Ｆ
ｌｉ

０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ６
５

１
１０
ｌｉ ０ －６

５
１
１０
ｌｉ

０ １
１０
ｌｉ

２
１５
ｌ２ｉ ０ －１

１０
ｌｉ －１

３０
ｌ２ｉ

０ ０ ０ ０ ０ ０

０ －６
５

－１
１０
ｌｉ ０

６
５

－１
１０
ｌｉ

０ １
１０
ｌｉ －１

３０
ｌ２ｉ ０ －１

１０
ｌｉ

２
１５
ｌ２



























ｉ

（２２）
对于自支撑臂而言，轴向力 Ｆ＝ｐＡ。修正后

充气自支撑臂的刚度矩阵为

Ｋ′＝Ｋ＋Ｋｐ （２３）
由式（１７）和式（２２）可得充气压力下自支撑

臂的单元刚度矩阵 Ｋ′和质量矩阵 Ｍ，对其进行坐
标转换、组装得到结构的整体刚度和质量矩阵，组

装方法见图 ３，即首先将整体刚度矩阵的全部元
素置零值，然后依次将每一个经过坐标转化的

图 ３　整体刚度矩阵或质量矩阵的组装方法

Ｆｉｇ．３　Ａｓｓｅｍｂｌｙｍｅｔｈｏｄｏｆｇｌｏｂａｌｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

ｍａｔｒｉｘｏｒｍａｓｓｍａｔｒｉｘ

９２５
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单元刚度矩阵组嵌入整体刚度矩阵的相应位置。

在组装一个单元刚度矩阵时，分别将每一个元素

ｋｍｒｓ（根据单元的节点编号，找到与局部自由度 ｒ和
ｓ相对应的总体自由度编号 Ｉ和 Ｊ）累加到对应的
整体刚度矩阵元素 ＫＩＪ中，进而得到自支撑臂结构
的整体刚度矩阵 ＫＩＪ，同理得到结构整体质量
矩阵 ＭＩＪ。

结合上述得到的自支撑臂的整体刚度矩阵

ＫＩＪ和质量矩阵 ＭＩＪ，引入自支撑臂的位移边界条

件，去除约束自由度相对应的刚度和质量矩阵中

的行和列，生成满足位移边界条件的刚度矩阵 Ｋ′ＩＪ
和质量矩阵 Ｍ′ＩＪ。最后采用 ＭＡＴＬＡＢ编程求解
Ｋ′ＩＪ和 Ｍ′ＩＪ的特征值和特征矩阵，进而得到自支撑
臂的固有频率和振型。

相比传统梁单元模型，本文方法不仅可以考

虑自支撑臂横截面变化引起的结构刚度变化效

应，而且建立的结构质量矩阵比传统梁单元更加

接近实际值，这是因为传统梁单元会将单元截面

均匀化，使得其建立的质量矩阵无法准确反映自

支撑壳的离散分布特性。本文也将进一步通过实

验验证本文方法在自支撑臂固有频率方面计算的

有效性。

２　自支撑臂振动模态分析

２．１　对比验证

文献［２６］对 Ｌ＝１ｍ的由 ４根 Ｔ５０钢自支撑
壳和层合铝膜组成的自支撑臂进行了实验测试，

并得到０、１０、２０、３０和４０ｋＰａ充气压力下自支撑
臂的基频分别为 １７．５５、１７．７０、１７．７０、１７．７１和
１７．９８Ｈｚ；其中自支撑臂的层合铝膜厚度为
０．１ｍｍ，弹性模量为１２．３６ＧＰａ，泊松比为 ０．３，密
度为１９６０ｋｇ／ｍ３；自支撑壳的厚度为 ０．２ｍｍ，宽
度为１５ｍｍ，弹性模量为 １５０ＧＰａ，泊松比为 ０．３，
密度为 ４５３５ｋｇ／ｍ３。将自支撑臂结构离散为
４０个单元，并求解得到自支撑臂的固有频率，如
表１所示，与实验结果的平均偏差为８．００％；表 １
中还列出了 ＡＮＳＹＳＢｅａｍ１８８单元计算结果，其与
实验的平均误差为 １８．６３％，验证了本文方法在
自支撑臂振动特性方面的计算有效性。

图４给出了 ＡＮＳＹＳＢｅａｍ１８８单元模型和本
文方法对自支撑臂基频的分析偏差随长细比（Ｌ／
Ｄ）的变化关系。随着自支撑臂长细比的增加，二
者偏差呈现非线性增加趋势；这也表明自支撑臂

长细比较大时，相比 Ｂｅａｍ１８８单元模型，本文
方法具有较高的计算精度。此外，本课题组曾对

表 １　自支撑臂振动模态对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ’ｓ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅ

充气

压力／ｋＰａ

结构基频／Ｈｚ 偏差／％

实验［２６］ Ｂｅａｍ１８８
本文

方法

Ｂｅａｍ１８８与
实验偏差

本文方法与

实验偏差

０ １７．５５ ２０．２３ １８．３８ １５．２７ ４．７３
１０ １７．７０ ２０．６４ １８．７７ １６．６１ ６．０５
２０ １７．７０ ２１．０４ １９．１６ １８．８７ ８．２５
３０ １７．７１ ２１．４４ １９．５３ ２１．０６ １０．２８
４０ １７．９８ ２１．８２ １９．９０ ２１．３６ １０．６８

图 ４　本文方法和 ＡＮＳＹＳＢｅａｍ１８８的基频求解

偏差随长细比的变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｏｌｖｉｎｇ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄａｎｄＡＮＳＹＳＢｅａｍ１８８

ｗｉｔｈｓｌｅｎｄｅｒｎｅｓｓｒａｔｉｏｓ

３ｍ自支撑臂基频进行了实验测试［２７］
，得到 ０和

４０ｋＰａ充气压力作用下，支撑 ２ｋｇ重物的自支撑
臂基频分别为０．９６０和０．９６１Ｈｚ。通过本文方法
得到２种工况下自支撑臂的基频分别为 ０．８６０和
０．９７９Ｈｚ，与实验值的平均偏差为６．１３％，也进一
步验证了本文方法的有效性。

２．２　自支撑臂振动特性的参数影响分析

由于空间结构采用的充气展开自支撑臂一般

长度较大，因此本文采用上述方法，以长为 ６．５ｍ
的自支撑臂为例，研究充气压力和自支撑壳宽度

等参数对结构振动模态的影响规律。本算例的自

支撑臂由 ４个均匀分布自支撑壳和层合铝膜组
成，其材料属性见表２和表３。

表 ２　层合铝膜的材料属性

Ｔａｂｌｅ２　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｌａｍｉｎａｔｅｄ

ａｌｕｍｉｎｕｍｍｅｍｂｒａｎｅ

参　数 厚度／ｍｍ 弹性模量／ＧＰａ 泊松比 密度／（ｋｇ·ｍ－３）

数　值 ０．１ １２．３６ ０．３ １９６０

表 ３　自支撑壳的材料属性

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｈｅｌｌ

参　数
宽度／
ｍｍ

厚度／
ｍｍ

弹性模量／
ＧＰａ

泊松比
密度／

（ｋｇ·ｍ－３）

数　值 １５ ０．２ １５０ ０．３ ４５３５

０３５
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　第 ３期 马瑞强，等：充气展开自支撑臂振动模态分析

　　通过本文方法得到自支撑臂前三阶固有频率
随充气压力的变化曲线，如图５所示。可以得到，
无充气压力下自支撑壳的前五阶固有频率分别为

１．６８、１０．５３、２９．４８、５７．７２和 ９５．３３Ｈｚ，且随着充
气压力的变化较小；例如充气压力增加到４０ｋＰａ，
自支撑臂的前五阶固有频率仅仅分别增加了

０．８１、１．１４、１．０３、１和 １Ｈｚ。图 ６为本文方法得
到的自支撑臂的前五阶固有振型，可得充气梁的

振动模态主要为梁的弯曲振动。

充气展开自支撑臂的优点之一是可设计性

高，通过自支撑壳材料和其分布的改变就可以实

现自支撑臂力学特性的改变。为此，本文在保证

自支撑臂的质量不变情况下，分别研究了自支撑

壳宽度、个数及其分布对自支撑壳振动特性的影

响规律。

首先研究自支撑壳宽度对结构固有频率的

图 ５　自支撑臂固有频率随充气压力的变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ’ｓｎａｔｕｒａｌ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈｉｎｔｅｒｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

图 ６　自支撑臂前五阶固有振型

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｅｆｉｒｓｔｆｉｖｅｍｏｄａｌｓｈａｐｅｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ

影响规律，研究中通过改变层合铝膜厚度保证自

支撑臂质量不变。图７为自支撑臂的固有频率随
自支撑壳宽度的变化曲线。可以得到，随着自支

撑壳宽度的增加，高阶模态频率近似于线性增加，

而低阶模态频率变化较小；其中自支撑壳的宽度

从 ５ｍｍ增加到 ２２ｍｍ，结构基频仅仅增加了
０．６６Ｈｚ，而第二至五阶频率分别增加了 ４．１、
１１．４５、２２．３５和３６．８０Ｈｚ。

在自支撑壳个数对自支撑臂振动特性的影响

研究中，保证自支撑臂质量不变，即自支撑壳个数

增加，自支撑壳宽度降低，其中个数为 ４、６、８和
１０个时自支撑壳的宽度分别为 ０．０１５、０．０１０、
０．００７５和０．００６ｃｍ。图８分析了自支撑壳个数对
自支撑臂固有频率的影响规律，得到自支撑壳个

数对结构固有频率没有影响。

此外，自支撑壳的分布同样会对自支撑臂

图 ７　自支撑壳宽度对自支撑臂固有频率的影响曲线

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｃｕｒｖｅｓｏｆｗｉｄｔｈｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｈｅｌｌｏｎ

ｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ

图 ８　自支撑壳个数对自支撑臂固有频率的影响曲线

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｃｕｒｖｅｓｏｆｎｕｍｂｅｒｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｈｅｌｌｏｎ

ｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ

１３５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

的固有频率产生明显的影响。以６个自支撑壳和
层合铝膜构成的自支撑臂为例，研究自支撑壳分

布对结构固有频率的影响规律。图９为６个自支
撑壳和层合铝膜构成自支撑臂的截面示意图，其

中自支撑臂结构关于 ｘＯｙ和 ｘＯｚ面对称，即当
φ２＝９０°，φ１＋φ３＝１８０°，或当 φ１＝０°，φ２＋φ３＝
１８０°。首先对 φ２＝９０°，φ１＋φ３＝１８０°的情况进行
分析。图１０为自支撑臂固有频率随 φ１的变化规
律，其中低阶频率变化较小，高阶频率变化较大，

例如 φ１从 １５°增加到 ７５°，前五阶固有频率分别
增加了０．４９、３．０９、８．５９、１６．６１和２６．９７Ｈｚ。

然后对 φ１＝０°，φ２＋φ３＝１８０°情况进行分析，
并得到自支撑臂固有频率随 φ２的变化规律如
图１１所示。固有频率接近于线性增长，φ２从 １５°
增加到７５°，结构固有频率分别增加了 ０．６、３．８、
１０．６１、２０．６４和３３．７８Ｈｚ。

综上可以得到，自支撑壳的数量对结构的固

图 ９　６个自支撑壳的自支撑臂截面示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇ

ｂｏｏｍｗｉｔｈｓｉｘｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｈｅｌｌｓ

图 １０　自支撑臂固有频率随 φ１的变化

曲线（φ２＝９０°）

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ’ｓｎａｔｕｒａｌ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈφ１（φ２＝９０°）

图 １１　自支撑臂固有频率随 φ２的变化曲线（φ１＝０°）

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ’ｓｎａｔｕｒａｌ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈφ２（φ１＝０°）

有频率影响较小；其宽度和分布参数对低阶频率

影响较小，对高阶频率影响较大。

３　结　论

针对由层合铝膜和离散自支撑壳组成的自支

撑臂，建立了其振动特性分析梁单元模型，并对其

力学特性进行分析，得到如下结论：

１）考虑充气压力的预应力和构型变化的梁
单元模型计算方法与实验结果相互吻合，且计算

的误差很小。

２）当自支撑臂的长细比越大时，本文方法比
Ｂｅａｍ１８８单元模型具有更高的计算精度。

３）随着充气压力的增加，自支撑臂结构的前
五阶固有频率增加幅度不明显。

４）在保证自支撑臂质量不变情况下，自支撑
壳的个数对固有频率没有影响；自支撑壳宽度和

其分布对低阶频率影响较小，而对高阶频率影响

较大。
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ｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，１９６７，３３（２）：

３３５３４０．

［２５］ＰＲＺＥＭＩＥＮＩＥＣＫＩＪＳ．Ｔｈｅｏｒｙｏｆｍａｔｒｉｘｓｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎａｌｙｓｉｓ

［Ｍ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＭｃＧｒａｗＨｉｌｌ，１９６８：３８８３９１．

［２６］宋博．充气展开自支撑结构力学特性研究［Ｄ］．哈尔滨：哈

尔滨工业大学，２０１５：５０６２．

ＳＯＮＧＢ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｉｎｆｌａｔａｂｌｅｓｅｌｆ

ｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙ，２０１５：５０６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］ＷＥＩＪＺ，ＴＡＮＨＦ，ＹＵＪＸ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｔｅｓｔｉｎｇａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｉｎｆｌａｔａｂｌｅｂｅａｍｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓ，

２０１２，２２６２２８：５４６５５２．

　作者简介：

　马瑞强　男，博士研究生。主要研究方向：充气结构的振动

特性。

卫剑征　男，博士，副教授。主要研究方向：大型充气展开结构

的展开动力学。

谭惠丰　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：超大型

航天器可展开结构。
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Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｉｎｆｌａｔａｂｌｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍｓ
ＭＡＲｕｉｑｉａｎｇ，ＷＥＩＪｉａｎｚｈｅｎｇ，ＴＡＮＨｕｉｆｅｎｇ

（ＣｅｎｔｅｒｆｏｒＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｉｎｆｌａｔａｂｌｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ，ｗｈｉｃｈｉｓｍａｄｅｏｆｌａｍｉｎａｔｅｄａｌｕｍｉｎｕｍｆｉｌｍａｎｄｌｏｃａｌｄｉｓ
ｃｒｅｔｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｔｈｉｎｓｈｅｌｌ，ｈａｓｔｈｅａｂｉｌｉｔｙｔｏｓｕｐｐｏｒｔｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｏａｄａｔｚｅｒｏｉｎｎｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏ
ｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｐｒｅｄｉｃｔｉｎｇｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｉｎｆｌａｔａｂｌｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ，ｔｈｅｖｉｂｒａ
ｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍｗａｓｆｉｒｓｔｄｅｄｕｃｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＴｉｍｏｓｈｅｎｋｏｂｅａｍｔｈｅｏｒｙ
ａｎｄＨａｍｉｌｔｏｎｉａｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ，ａｎｄａｎｅｗｂｅａｍｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｐｒｅｓｔｒｅｓｓａｎｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｃｈａｎｇｅ
ｆｏｒｉｎｆｌａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｔｈｉｓｂｅａｍｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌａｌｓｏｃｏｎｓｉｄｅｒｓｔｈｅｄｉｓｃｒｅｔｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ
ｔｉｃｓｏｆｔｈｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｈｅｌｌｉｎｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｂｏｏｍ，ａｎｄｔｈｅｍａｓｓｍａｔｒｉｘｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｔｈｉｓｍｏｄｅｌｉｓｃｌｏｓｅｒ
ｔｏｔｒｕｅｖａｌｕｅ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｉｓｂｅａｍｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ，ａｎｄｔｈｅｖｅｒｉｆｉｅｄｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓｍｏｄｅｌｈａｓｂｅｔｔｅｒａｃｃｕｒａｃｙｔｈａｎｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｂｅａｍｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅ
ｉｎｆｌａｔａｂｌｅｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｈｅｗｉｄｔｈｏｆｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｓｈｅｌｌｏｎｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇ
ｂｏｏｍｓｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｉｓｓｔｕｄｙｗｏｕｌｄｐｒｏｖｉｄｅａｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｉｎｆｌａｔａｂｌｅｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔ
ｉｎｇｂｏｏｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｅｐｌｏｙａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｓｅｌｆｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇ；ｉｎｆｌａｔａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ；ｐｒｅｓｔｒｅｓｓ；ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６１２１７：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６１２．１７５９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＰｒｏｊｅｃｔｓｕｐｐｏｒｔｅｄｂｙｔｈｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒＩｎｎｏｖａｔｉｖｅＲｅｓｅａｒｃｈＧｒｏｕｐｓｏｆｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（１１４２１０９１）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＨＩＴ．ＭＫＳＴＩＳＰ．２０１６０９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｔａｎｈｆ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１７０４１０；录用日期：２０１７０８１１；网络出版时间：２０１７１０１９１１：１２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１９．１１１２．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１６０５４８７）；山东省自然科学基金 （ＺＲ２０１６ＦＱ０３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｔｘｙｔ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：逯程，徐廷学，王虹．基于 Ｌ１／２范数正则化的塑性回声状态网络故障诊断模型［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：

５３５５４１．ＬＵＣ，ＸＵＴＸ，ＷＡＮＧＨ．ＡｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｐｌａｓｔｉｃｉｔｙｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎＬ１／２ｎｏｒｍｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：５３５５４１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２１４

基于 Ｌ１／２范数正则化的塑性回声状态网络
故障诊断模型

逯程１，徐廷学１，，王虹２

（１．海军航空大学 岸防兵学院，烟台 ２６４００１；　２．中央军委联合参谋部 第５５研究所，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：为了提升储备池的动态适应性能，克服回声状态网络（ＥＳＮ）输出权值求解
的病态不适定问题，平衡其拟合与泛化能力，提出了一种基于 Ｌ１／２范数正则化的塑性回声状态
网络故障诊断模型。在储备池构建中引入 ＢＣＭ规则对连接权矩阵进行预训练，并在目标函数
中添加 Ｌ１／２范数惩罚项以提高稀疏化效率，利用一个光滑化的 Ｌ１／２正则子克服迭代数值振荡问
题，并采用半阈值迭代法对模型进行求解。将模型应用于机载电台的故障诊断问题中，仿真结

果证明了模型的有效性和优越性。

关　键　词：储备池；回声状态网络 （ＥＳＮ）；ＢＣＭ规则；Ｌ１／２范数正则化；半阈值迭代
法；故障诊断

中图分类号：Ｖ２４０．２；ＴＰ３９１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５３５０７

　　 人工神经网络 （ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，
ＡＮＮ）凭借其强大的分类和自学习能力，已在故
障诊断领域展现了良好的性能和应用价值

［１３］
。

但是传统 ＡＮＮ存在训练时间长、收敛速度慢、易
陷入局部最优等局限性，这也影响了对故障诊断

实时性和准确性的要求。

回声状态网络（ＥｃｈｏＳｔａｔｅＮｅｔｗｏｒｋ，ＥＳＮ）是
一种基于储备池计算模型的新型递归神经网

络
［４］
，其储备池生成独立于训练过程，内部神经

元随机稀疏连接，只需对储备池输出权值采用线

性回归方法进行训练。ＥＳＮ不仅训练算法简捷
易实现，还能获得全局最优的输出权值，在非线性

预测领域引起了学术界的广泛关注，并已得到成

功应用
［５８］
，但在模式识别领域方面的应用研究

还处于起步阶段
［９１０］
。

虽然 ＥＳＮ发展潜力巨大，但仍面临一些理论
和实际问题有待解决。由于储备池生成的随机

性，导致网络模型往往与具体问题不相关，而储备

池的适应性问题对网络性能至关重要，目前有关

储备池优化的研究主要集中在改变神经元类

型
［５］
、改进网络拓扑结构

［１１］
和优化网络参数

［１２］

等方面。同时，ＥＳＮ的训练算法还不成熟，为控
制模型规模，相关学者通过子集选择方法

［１３］
剔除

了无关网络节点，但是这种基于梯度的方法效率

并不高
［１４］
，且容易得到次优结果；正则化方法是

一种有效的特征选择方法，它能够在计算输出权

值的同时控制模型的复杂程度，相关学者进行了

多种正则化稀疏模型的研究
［１５１８］

，取得了良好的

效果，在兼顾性能的同时还进一步提高了模型的

可解释性。

基于以上分析，本文提出了一种基于 Ｌ１／２范
数正则化的改进 ＥＳＮ，并将其应用于故障诊断问
题中。通过神经可塑性机制对储备池进行优化，

利用 ＢＣＭ规则（ＢｉｅｎｅｎｓｔｏｃｋＣｏｏｐｅｒＭｕｎｒｏｒｕｌｅ）
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进行储备池连接权矩阵预训练，以期提升储备池

的动态适应性能。在输出权值矩阵训练计算过程

中，将 Ｌ１／２正则子引入目标函数惩罚项，并进行改
进使其在零点附近光滑，以克服迭代数值振荡问

题，通过半阈值迭代法完成模型的求解过程。本

文提出的模型在末制导雷达和机载电台的故障诊

断中取得了良好的应用效果，具有较高的准确率。

１　基于 ＥＳＮ的分类基本原理
传统 ＥＳＮ模型结构如图 １所示。图中：

ｕ（ｎ）∈ＲＬ、ｘ（ｎ）∈ＲＮ和 ｙ（ｎ）∈ＲＭ 分别为 ｎ时
刻的输入信号、状态向量和输出向量。ＥＳＮ的状
态方程

［１９］
为

ｘ（ｎ＋１）＝ｆ（Ｗｉｎｕ（ｎ＋１）＋Ｗｒｅｓｘ（ｎ））

ｙ（ｎ＋１）＝Ｗｏｕｔｘ（ｎ＋１{
）

（１）

式中：Ｗｉｎ∈ＲＮ×Ｌ、Ｗｒｅｓ∈ＲＮ×Ｎ和 Ｗｏｕｔ∈ＲＭ×Ｎ分别
为输入权值矩阵、储备池连接权矩阵和输出权矩

阵，Ｗｉｎ
和 Ｗｒｅｓ

在训练前随机生成并保持不变，

Ｗｏｕｔ
是唯一需要通过训练计算得到的权值矩阵；

ｆ（·）为储备池内部神经元的激励函数，通常为 Ｓ
型函数。

在分类问题中，给定 Ｋ对训练样本集｛ｕ（ｎ），
ｙ（ｎ）｝Ｋｎ＝１，ｕ（ｎ）为样本数据，输出变量 ｙ（ｎ）为其
对应的类别标识，当输入样本数据属于 ｊ类别时，
则相应第 ｊ个输出单元为 ＋１，其余单元为 ０。由
于网络的回声状态属性，为避免在网络稳定之前

任意初始状态对变量的影响，通常会舍弃初始的

暂态过程。假设舍弃的网络状态长度为 Ｋ０，储备
池状态矩阵 Ｘ和输出矩阵 Ｙ可以表示为
Ｘ＝［ｘ（Ｋ０＋１），ｘ（Ｋ０＋２），…，ｘ（Ｋ）］ （２）
Ｙ＝［ｙ（Ｋ０＋１），ｙ（Ｋ０＋２），…，ｙ（Ｋ）］ （３）

式中：实 际 训 练 长 度 Ｋ
～
＝Ｋ－Ｋ０；Ｘ∈Ｒ

Ｎ×Ｋ
～

；

Ｙ∈ＲＭ×Ｋ
～

。

因此，网络的训练过程即为求解以下线性回

归问题：

图 １　ＥＳＮ模型结构

Ｆｉｇ．１　ＡｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆＥＳＮｍｏｄｅｌ

Ｙ＝ＷｏｕｔＸ （４）
　　回归方程可以通过伪逆法求解得到，则目标
函数 Ｌ（·）和输出权值估计矩阵 Ｗ^ｏｕｔ

表达式为

Ｌ（Ｗ^ｏｕｔ
）＝ Ｙ－ＷｏｕｔＸ ２

２ （５）

Ｗ^ｏｕｔ＝ＸＹ＝（ＸＴＸ）－１ＸＴＹ （６）
式中：· ２为 Ｌ２范数；Ｘ


为矩阵 Ｘ的伪逆。

伪逆法虽然计算简单便捷，且输出权值为无

偏估计，但是存在过拟合问题，即训练误差很小，

而测试误差却很大，这是由于计算过程中会产生

较大方差，严重影响了模型的泛化能力。

２　储备池连接权矩阵优化

在传统 ＥＳＮ模型中，储备池内部的连接关系
及连接权矩阵 Ｗｒｅｓ

均为随机产生，并在训练过程

中保持不变，然而储备池的内部结构对 ＥＳＮ分类
及预测性能具有重要影响。由于突触可塑性机制

能够根据输入信号刺激的活动改变储备池内部突

触的强度，在可塑性准则的作用下，输入信号中所

蕴含的结构信息可以在储备池训练过程中得到学

习，实现连接权值的修正。本节利用 ＢＣＭ规则对
储备池内部连接权值进行改进。

ＢＣＭ规则［２０］
遵循 Ｈｅｂｂｉａｎ学习原理，其通过

一个相当于稳定器功能的滑动阈值来控制突触的

变化，阈值的改变能够控制神经元活动的增强或

减弱，这一自我调节的可塑特性能够改善储备池

的学习稳定性。ＢＣＭ规则不仅对前后突触的时
间移动平均值起作用，还能够调节突触后的活动，

当积极权值变化水平较高时，减少相应的改变量。

在 ＢＣＭ规则下，阈值大小与突触变化速率呈反比
关系，当突触变化速率增加时，阈值处于较小值，

反之阈值也相应增加，这也就意味着修正阈值决

定了突触效能改变的方向，原理如图２所示。
ＢＣＭ规则有多种变式，本文采用如下一种

形式：

θｍ＝Ｅ（ｃ
２
ｋ）＝∑（ｐｋｃ

２
ｋ） （７）

Δｗｒｅｓｋｊ（ｔ）＝
１
θｍ
ｃｋ（ｃｋ－θｍ）ｘｊ （８）

图 ２　突触权值修正规则

Ｆｉｇ．２　Ｓｙｎａｐｔｉｃｗｅｉｇｈｔｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｕｌｅ

６３５
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　第 ３期 逯程，等：基于 Ｌ１／２范数正则化的塑性回声状态网络故障诊断模型

式中：ｘｊ为突触前神经元输入；ｃｋ为突触后神经元
输出，其等于所有输入神经元的加权和，即 ｃｋ ＝

∑
ｉ
（ｗｋｉｘｋｉ），ｗｋｉ为节点 ｋ到节点 ｉ的连接权值；θｍ

为 ｃｋ的修正阈值；ｐｋ为从数据集中选取 ｃｋ的概

率；Ｅ（ｃ２ｋ）为 ｃ
２
ｋ的时域均值数学期望；Δｗ

ｒｅｓ
ｋｊ（ｔ）为 ｔ

时刻 ｃｋ与 ｘｊ的连接权重调整值。同时，为保证
ＥＳＮ的稳定性及回声状态属性，连接权矩阵需满
足谱半径 λｍａｘ＜１的条件

［４］
，因此对修正后的权

值矩阵 Ｗｒｅｓ
０ 进行正则化缩放处理，给定缩放因子

０＜α＜１，令 Ｗｒｅｓ＝（α／λｍａｘ ）Ｗ
ｒｅｓ
０ ，λｍａｘ为 Ｗ

ｒｅｓ
０ 的

谱半径。

由式（８）和图 ２可以看出，ＢＣＭ规则可以使
神经元根据特定输入形成一种选择能力

［２１］
，当

Δｗ＝０时权值收敛，此时对应神经元输出 ｃ＝０或
ｃ＝θｍ的情况。此外，可塑性也是 ＢＣＭ规则的一
个重要特点，本文改进的式（７）中，１／θｍ为学习速
率，与标准 ＢＣＭ规则中学习速率为恒定常数不
同，当输入分布变化使相应环境改变时，神经元连

接权重就不再稳定而发展成为另一种选择特性。

经典 ＥＳＮ的连接权值产生是一种与具体“问
题”无关的通用随机方式，本节通过引入 ＢＣＭ规
则对储备池连接权值进行自组织优化，使得权值

与训练样本输入数据相适应，并可根据输入样本

的改变而做出相应调整，增强了 ＥＳＮ系统的适应
性和样本训练过程中的数据拟合能力，进而实现

提高测试样本分类准确度的目的。

３　基于 Ｌ１／２范数正则化的回声状态
网络

３．１　光滑 Ｌ１／２范数正则化模型
为克服普通线性最小二乘法出现的病态不适

定问题，平衡模型的拟合能力与泛化能力，考虑在

ＥＳＮ的目标函数中增加正则化项，这种正则化方
法已成为解决稀疏问题的有效工具，其一般具有

如下形式：

Ｌ（Ｗ^ｏｕｔ
，λ）＝ Ｙ－ＷｏｕｔＸ ２

２＋λ Ｗ
ｏｕｔ （９）

式中：等号右边第１项为误差项，第２项为正则化
惩罚项；λ为控制后项大小的惩罚系数。

正则化模型是一种系数收缩方法，利用惩罚

项平衡模型的偏差与方差，控制输出权值幅值，改

善模型求解的稳定性。

由于在改善机器学习过拟合问题上的优异表

现，基于 Ｌ２ 范数正则化的岭回归模型
［１５］
已在

ＥＳＮ连接权重学习算法中得到广泛应用，作为一
种光滑的凸优化模型，岭回归算法可以输出解析

形式的权值解：

Ｗ^ｏｕｔ＝（ＸＴＸ＋λＩ）－１ＸＴＹ （１０）
由式（１０）可以看出，由于 ＸＴＸ的对角元素添

加了正常数项，避免了在线性回归问题中出现不

可逆的状态矩阵，但是 Ｌ２范数正则化模型无法得
到稀疏化的解，不能通过特征选择来控制模型

规模。

为了使式（９）得到稀疏化的解，基于 Ｌ１范数

正则化模型
［２２］
的研究开始逐渐流行。模型惩罚

项选择兼具 Ｌ２范数优点的 Ｌ１范数，可以利用其

特征选择能力产生稀疏解，并控制网络规模
［２３］
。

但是 Ｌ１范数正则化模型的目标函数在零点附近
非光滑且不可微，常规求导优化方法不能直接应

用，增加了模型求解的复杂程度；而且模型得到的

往往不是最稀疏的解，甚至在某些变量选择情况

下可能会产生不一致性问题
［２４］
。

Ｌ１／２正则子
［２５］
为解决特征提取及变量选择问

题提供了一个新的思路，实验
［２６］
已经证明 Ｌ１／２范

数正则化模型较流行的 Ｌ１范数模型有更稀疏的
解，且鲁棒性更优。本文利用 Ｌ１／２正则子的优良
性质，将其与 ＥＳＮ结合，在目标函数中增加 Ｌ１／２正
则项：

Ｌ（Ｗ^ｏｕｔ
，λ）＝ Ｙ－ＷｏｕｔＸ ２

２＋λ Ｗ
ｏｕｔ １／２

１／２
（１１）

Ｗｏｕｔ
１／２ (＝ ∑Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｋ＝１
ｗｏｕｔｉｋ )１

２

２

（１２）

但是 Ｌ１／２正则子在零点处并非光滑，这会造
成数值学习训练出现振荡现象。为克服上述问

题，提高正则化效率，本文通过一个零点附近的光

滑函数 ｇ（ｘ）逼近 ｘ函数，改进 Ｌ１／２正则项，改进
后的误差目标函数及光滑函数为

Ｌ（Ｗ^ｏｕｔ
，λ）＝ Ｙ－ＸＷｏｕｔ ２

２＋λ ｇ（Ｗ
ｏｕｔ
）

１／２

１／２
（１３）

ｇ（ｘ）＝

－ｘ　　　　　　　　　　 ｘ≤－ａ

－ １
８ａ３
ｘ４＋３

４ａ
ｘ２＋３

８
ａ －ａ＜ｘ＜ａ

ｘ ｘ≥













ａ

（１４）

式中：输出权矩阵函数 ｇ（Ｗｏｕｔ
）∈ＲＭ×Ｎ；ａ为一个

较小的正常数。

３．２　Ｌ１／２ＥＳＮ模型
对于 Ｌ１／２范数正则化模型的求解，虽然通过

重赋权迭代算法
［２６］
可以将其转化为Ｌ１／２范数模型

进行求解，但是计算速度及复杂度依然不够理想。

对应于软硬阈值迭代算法，半阈值迭代法
［２７］
是解

７３５
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决 Ｌ１／２正则化问题的一种快速而有效的手段，因
此本文结合半阈值迭代法针对光滑 Ｌ１／２ＥＳＮ模
型的输出权值进行求解推导。

令 ＲＭ×Ｎ０ ＝｛Ｚ＝（ｚ１，ｚ２，…，ｚＭ）
Ｔ
，ｚｉ≠０｝，若

Ｗ∈ＲＭ×Ｎ０ 为式（１１）所示正则化模型的解，根据
Ｗ的最优化一阶条件，可得

ＸＴ（ＷＸ－Ｙ）＋λ
２ (Δ ｇ（Ｗ） １／２

１／ )２ ＝０ （１５）

式中：

Δ

（·
１／２
１／２）为正则项的梯度。

在式（１５）两边同乘任意正参数 μ，变为

Ｗ ＋μＸＴ（Ｙ－ＷＸ）＝Ｗ ＋λμ２

Δ

（ｇ（Ｗ） １／２
１／２）

（１６）
如果

Δ

（·
１／２
１／２）存在，则表明算子 Ｒλ，１／２（·）＝

（Ｉ＋

Δ

（·
１／２
１／２））

－１
对任意正实数的正则化参数λ

均有定义，且有

Ｗ＝（Ｉ＋

Δ

（·
１／２
１／２））

－１
［Ｗ ＋μＸＴ（Ｙ－ＷＸ）］＝

　　Ｒλμ，１／２［Ｗ ＋μＸ
Ｔ
（Ｙ－ＷＸ）］ （１７）

定义 Ｂμ（Ｗ）＝Ｗ＋μＸ
Ｔ
（Ｙ－ＷＸ），则正则化

模型的解可以固定表示为 Ｗ＝Ｒλμ，１／２（Ｂμ（Ｗ）），
进一步给出算子 Ｒλ，１／２的定义函数。

令

ＲＭ１／２（ｗｉｋ）＝ａｒｇｍｉｎ
ｙｉｋ≠０

｛（ｙｉｋ－ｗｉｋ）
２＋λ ｙｉｋ

１
２｝

（１８）

ＲＭ×Ｎ１／２ （Ｗ）＝∏
Ｍ

ｉ＝１
∏
Ｎ

ｋ＝１
ＲＭ×Ｎ１／２ （ｗｉｋ） （１９）

ＲＭ×Ｎ１／２ ＝ ∪
Ｗ∈ＲＭ×Ｎ

ＲＭ×Ｎ１／２ （Ｗ） （２０）

ＤＭ×Ｎ１／２ {＝ Ｗ∈ＲＭ×Ｎ：ｗｉｋ ＞
３
４λ }２

３ （２１）

定理
［２７］
已经证明，从 ＤＭ１／２映射到 Ｒ

Ｍ
１／２的算子

存在非线性对角化的形式，特记为

Ｒλ，１／２（Ｗ）＝

　　

ｆλ，１／２（ｗ１１） ｆλ，１／２（ｗ１２） … ｆλ，１／２（ｗ１Ｎ）

ｆλ，１／２（ｗ２１） ｆλ，１／２（ｗ２２） … ｆλ，１／２（ｗ２Ｎ）

  

ｆλ，１／２（ｗＭ１） ｆλ，１／２（ｗＭ２） … ｆλ，１／２（ｗＭＮ













）

（２２）
式中：

ｆλ，１／２（ｗｉｋ）＝
２
３
ｗ (ｉｋ １＋ｃｏｓ

２π
３
－２
３φλ

（ｗｉｋ( ) )）

（２３）

φλ（ｗｉｋ）＝ａｒｃｃｏｓ
λ
８
ｇ（ｗｉｋ）( )３

－

( )
３
２

（２４）

此时，若最小化目标函数的解为 Ｗ^∈ＲＭ×Ｎ０ ，

其中 μ∈（０，Ｘ －２
２ ），各分量可以表示为

ｗ^ｉｋ＝

ｆλμ，１／２（［Ｂμ（^ｗ）］ｉｋ）　 ［Ｂμ（^ｗ）］ｉｋ ＞
３

槡５４
４
（λμ）

２
３

０　
{

其他

（２５）
综上所述，光滑 Ｌ１／２ＥＳＮ模型的输出权值可

以通过式（２６）进行迭代更新：
Ｗｎ＋１＝Ｈλμ，１／２（Ｂμ（Ｗ

ｎ
）） （２６）

式中：Ｈλμ，１／２为半阈值迭代算子。若Ｚ∈Ｒ
Ｍ×Ｎ
，

则算子定义为

Ｈλμ，１／２（Ｚ）＝

　　

ｈλμ，１／２（ｚ１１） ｈλμ，１／２（ｚ１２） … ｈλμ，１／２（ｚ１Ｎ）

ｈλμ，１／２（ｚ２１） ｈλμ，１／２（ｚ２２） … ｈλμ，１／２（ｚ２Ｎ）

  

ｈλμ，１／２（ｚＭ１） ｈλμ，１／２（ｚＭ２） … ｈλμ，１／２（ｚＭＮ













）

（２７）
式中：

ｈλμ，１／２（ｚｉｋ）＝
ｆλμ，１／２（ｚｉｋ）　 ｚｉｋ ＞

３

槡５４
４
（λμ）

２
３

０
{

其他

（２８）
算法的参数选取 及 收 敛 性 证 明 可 参 见

文献［２７２８］。
３．３　Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型

针对 ＥＳＮ储备池随机生成的稀疏网络结构，
考虑引入 ＢＣＭ规则对随机权重进行调整以改善
储备池的动态性能，提高其对样本数据的适应性。

同时在网络训练学习阶段，考虑在目标函数中添

加光滑 Ｌ１／２范数正则项，如式（１１）所示，构建 Ｌ１／２
ＰＥＳＮ（Ｌ１／２ＰｌａｓｔｉｃｉｔｙＥｃｈｏＳｔａｔｅＮｅｔｗｏｒｋ）模型。与
传统 ＥＳＮ模型相比，Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型在保证泛化
能力的基础上，能够产生更稀疏的解，以更优秀的

鲁棒性求解表现实现对模型规模的有效控制。结

合半阈值迭代法，可以对模型进行快速有效的求

解，本文提出的 Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型结构如图 ３所示，
其训练算法具体实现步骤如下：

步骤１　设定相关网络参数。包括储备池规

图 ３　Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型结构

Ｆｉｇ．３　ＡｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆＬ１／２ＰＥＳＮｍｏｄｅｌ
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　第 ３期 逯程，等：基于 Ｌ１／２范数正则化的塑性回声状态网络故障诊断模型

模、谱半径和稀疏程度；随机初始化储备池输入权

值 Ｗｉｎ
和内部连接权值 Ｗｒｅｓ

。

步骤２　连接权值Ｗｒｅｓ
预训练。利用ＢＣＭ规

则进行 Ｗｒｅｓ
的无监督学习训练，调整 Ｗｒｅｓ

以优化

储备池对样本的适应性。

步骤３　网络状态采样。根据网络方程更新
状态变量，舍弃暂态过程的预热数据，形成状态矩

阵 Ｘ。
步骤 ４　计算输出权值 Ｗｏｕｔ

。利用半阈值迭

代法对目标函数的光滑 Ｌ１／２范数正则化模型进行

求解，得到 Ｗｏｕｔ
。

４　机载电台故障诊断实例分析

某型超短波机载通信电台具有抗干扰通信功

能，用于现代电子战条件下的地空和空空指挥通

信，可与空军现役地空超短波抗干扰通信系统实

现兼容。该电台采用模块化设计结构，其组成如

图４所示，整机由前面板模块、主接收机模块、救
生接收机模块、主控微机模块、同步模块、频率合

成器模块、激励模块、解扩解调模块和功放模块共

９个 ＳＲＵ（ＳｈｏｐＲｅｐｌａｃｅａｂｌｅＵｎｉｔ）组成。
以“电台不受控制”这一故障现象为例，对电

台进行故障模块定位，涉及的测试参数包括 ＋５Ｖ
电压（ｃ１）、１５５３Ｂ总线电压（ｃ２）、ＵＵＴ收信端电压
（ｃ３）、ＵＵＴ发信端电压（ｃ４）、ＵＵＴ收信端功耗
（ｃ５）、ＵＵＴ发信端功耗（ｃ６）。可能存在故障的模
块为前面板模块（ｄ１）和主控微机模块（ｄ２）。以
某部队 １７５组实测故障数据为样本，表 １给出了
经过精确离散化处理后的部分诊断数据，“１”

图 ４　机载通信电台组成

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆａｉｒｂｏｒｎｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｔａｔｉｏｎ

表示正常，“０”和“２”分别表示低于下限和高于上
限的情况。

随机选取故障数据的 ８０％作为训练样本，剩
余２０％为测试样本。设置 ＥＳＮ储备池规模 Ｎ＝
５０，谱半径 λｍａｘ＝０．７５，稀疏程度 Ｄ＝２０％，输入
单元 Ｌ＝８，输出单元 Ｍ＝３，针对 Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型，

在训练开始前先利用 ＢＣＭ规则对 Ｗｒｅｓ
进行 ５０次

迭代的预训练。为比较分析各方法效果，本文引

入在故障诊断领域广泛应用的 ＢＰ神经网络
（ＢａｃｋＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＢＰＮＮ）、传统
ＥＳＮ、ＢＣＭＥＳＮ、Ｌ１／２ＥＳＮ与本文提出的 Ｌ１／２ＰＥＳＮ
模型进行对比，其中 ＢＰＮＮ采用单隐层的 ３层网
络结构，隐层节点数量采用交叉验证获得，隐层激

活函数为 Ｓ型函数。表２给出了各方法的性能对
比结果，训练测试时间及诊断结果为分别进行

１００次实验后得到的平均值。
表 １　离散化处理的故障数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｆａｕｌｔｄａｔａａｆｔｅｒｄｉｓｃｒｅｔｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

序　号
测试参数

ｃ１ ｃ２ ｃ３ ｃ４ ｃ５ ｃ６

故障

模块

１ ２ ０ １ １ １ １ ｄ１
２ １ ２ １ ２ １ ２ ｄ２
       

１７４ １ １ １ １ １ ２ ｄ２
１７５ １ ２ １ ０ １ １ ｄ１

表 ２　诊断方法性能对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｍｅｔｈｏｄｓ

方　法 储备池

生成时间／ｓ
训练

时间／ｓ
诊断

正确率／％

ＢＰＮＮ ４３．７６ ７９．６

传统 ＥＳＮ ０．４９ １４．１３ ８８．４

ＢＣＭＥＳＮ ６．０４ １４．３７ ９０．５

Ｌ１／２ＥＳＮ ０．３６ １６．７８ ９１．２

Ｌ１／２ＰＥＳＮ ６．５８ １６．６４ ９３．１

　　从表 ２中 ＢＰＮＮ与传统 ＥＳＮ对比的实验结
果可以看出，由于 ＢＰＮＮ在训练过程中收敛速度
较慢，而传统 ＥＳＮ的训练过程得以简化，避免了
传统神经网络易陷入局部最小等问题，使得传统

ＥＳＮ的诊断正确率较 ＢＰＮＮ相比提高了 ８．８％，
训练时间的消耗也显著降低，这也证明了传统

ＥＳＮ具有比 ＢＰＮＮ更加优异的性能表现。
进一步观察分析可知，仅利用 ＢＣＭ规则对

ＥＳＮ的 Ｗｒｅｓ
进行优化后，储备池的生成时间明显

高于传统 ＥＳＮ模型，这是由于要对 Ｗｒｅｓ
进行预训

练迭代学习造成的。但是故障诊断的正确率有了

一定提高，这也证明了 ＢＣＭ准则对储备池适应性
的优化是合理有效的。进一步比较 Ｌ１／２ＥＳＮ与

９３５
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传统 ＥＳＮ可知，二者的训练时间相当，Ｌ１／２ＥＳＮ
仅比 ＥＳＮ消耗稍高一些，但是由于引入了 Ｌ１／２范
数惩罚项，有效避免了过拟合，借助于模型的特征

选择能力，诊断正确率上较传统 ＥＳＮ有了更优越
的表现。

综合对比各诊断模型的性能表现，本文提出

的 Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型具有最好的效果，诊断正确率
最高，这也证明了本文方法在提升储备池动态性

能和提升 ＥＳＮ泛化能力上的优越性。同传统
ＥＳＮ相比，虽然储备池生成需要一定的时间消
耗，但是这一阶段是在训练开始前独立进行的，因

此这部分额外的时间消耗对实际应用影响不大。

实验结果表明，Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型在机载电台模块级
故障诊断问题中具有不错的应用前景。

５　结　论

１）本文提出的 Ｌ１／２ＰＥＳＮ模型在储备池生成

过程中通过引入 ＢＣＭ规则对储备池连接权值进
行自组织优化，使得权值与训练样本输入数据相

适应，并可根据输入样本的改变而做出相应调整，

改善了储备池的动态适应性能和样本训练过程中

的数据拟合能力。

２）借助于 Ｌ１／２正则子优秀的稀疏性表现，对
储备池进行了有效的输出特征选择，在控制网络

规模的同时提升了模型的泛化能力。基于机载电

台的故障诊断实验结果表明，本文方法较 ＢＰＮＮ
和传统 ＥＳＮ模型，具有良好的稳定性及更高的诊
断准确率。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＣＨＩＮＥＷ，ＭＥＬＬＩＴＡ，ＬＵＧＨＩＶ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｖｅｌｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｐｈｏｔｏｖｏｌｔａｉｃｓｙｓｔｅｍｓｂａｓｅｄｏｎａｒｔｉｆｉｃｉａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔ

ｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＲｅｎｅｗａｂｌｅＥｎｅｒｇｙ，２０１６，９０：５０１５１２．

［２］ＵＮＡＬＭ，ＯＮＡＴＭ，ＤＥＭＥＴＧＵＬＭ，ｅｔａｌ．Ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｏｆ

ｒｏｌｌｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｓｕｓｉｎｇａｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｐｔｉｍｉｚｅｄｎｅｕｒａｌｎｅｔ

ｗｏｒｋ［Ｊ］．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，２０１４，５８：１８７１９６．

［３］ＳＨＡＴＮＡＷＩＹ，ＡＬＫＨＡＳＳＡＷＥＮＥＨＭ．Ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｉｎｉｎ

ｔｅｒｎａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｓｕｓｉｎｇｅｘｔｅｎｓｉｏｎｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１４，６１（３）：

１４３４１４４３．

［４］ＪＡＥＧＥＲＨ．Ｔｈｅ“ｅｃｈｏｓｔａｔｅ”ａｐｐｒｏａｃｈｔｏａｎａｌｙｓｉｎｇａｎｄｔｒａｉｎ

ｉｎｇｒｅｃｕｒｒｅｎｔｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓｗｉｔｈａｎｅｒｒａｔｕｍｎｏｔｅ［Ｒ］．Ｂｏｎｎ：

ＧｅｒｍａｎＮａｔｉｏｎａｌＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒｆｏｒＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ＧＭＤＴｅｃｈｎｉｃａｌＲｅｐｏｒｔ，２００１．

［５］ＬＵＮＳＸ，ＹＡＯＸＳ，ＱＩＨＹ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｖｅｌｍｏｄｅｌｏｆｌｅａｋｙｉｎｔｅ

ｇｒａｔｏｒｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｆｏｒｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏ

ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１５，１５９：５８６６．

［６］ＶＡＲＳＨＮＥＹＳ，ＶＥＲＭＡＴ．Ｈａｌｆｈｏｕｒｌｙｅｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙｌｏａｄｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｏｎｕｓｉｎｇｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉ

ｅｎｃｅａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１４，３（６）：８８５８８８．

［７］ＭＯＲＡＮＤＯＳ，ＪＥＭＥＩＳ，ＨＩＳＳＥＬＤ，ｅｔａｌ．ＡＮＯＶＡｍｅｔｈｏｄａｐ

ｐｌｉｅｄｔｏｐｒｏｔｏｎｅｘｃｈａｎｇｅｍｅｍｂｒａｎｅｆｕｅｌｃｅｌｌａｇｅｉｎｇｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ

ｕｓｉｎｇａｎｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｕｔｅｒｓｉｎ

Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１７，１３１：２８３２９４．

［８］许美玲，韩敏．多元混沌时间序列的因子回声状态网络预测

模型［Ｊ］．自动化学报，２０１５，４１（５）：１０４２１０４６．

ＸＵＭＬ，ＨＡＮＭ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌｏｆｆａｃｔｏｒｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｐｒｅ

ｄｉｃｔｉｏｎｆｏｒｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｕｔｏｍａｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０１５，４１（５）：１０４２１０４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］郭嘉，雷苗，彭喜元．基于相应簇回声状态网络静态分类方

法［Ｊ］．电子学报，２０１１，３９（３Ａ）：１４１８．

ＧＵＯＪ，ＬＥＩＭ，ＰＥＮＧＸＹ．Ｓｔａｔｉｃｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄ

ｏｎｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｃｌｕｓｔｅｒｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＡｃｔａＳｉｎｉｃａ，

２０１１，３９（３Ａ）：１４１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ＳＣＡＲＤＡＰＡＮＥＳ，ＵＮＣＩＮＩＡ．Ｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔ

ｗｏｒｋｓｆｏｒａｕｄｉｏｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｇｎｉｔｉｖｅＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２０１７，

９（１）：１２５１３５．

［１１］ＳＯＮＧＱＳ，ＦＥＮＧＺＲ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｍ

ｐｌｅｘｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｏｎｉｔｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒｎｏｎｌｉｎ

ｅａｒｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１０，７３（１０１２）：２１７７

２１８５．

［１２］ＭＡＲＴＩＮＣＥ，ＲＥＧＧＩＡＪＡ．Ｆｕｓｉｎｇｓｗａｒｍｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅａｎｄｓｅｌｆ

ａｓｓｅｍｂｌｙｆｏｒｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅａｎｄＮｅｕｒｏｓｃｉｅｎｃｅ，２０１５，２０１５（５６）：６４２４２９．

［１３］ＤＵＴＯＩＴＸ，ＳＣＨＲＡＵＷＥＮＢ，ＶＡＮＣＡＭＰＥＮＨＯＵＴＪ，ｅｔａｌ．

Ｐｒｕｎｉｎｇａｎｄｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎｉｎｒｅｓｅｒｖｏｉｒｃｏｍｐｕｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏ

ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２００９，７２（７）：１５３４１５４６．

［１４］ＫＵＭＰＰ，ＢＡＩＥＷ，ＣＨＡＮＫ，ｅｔａｌ．ＶａｒｉａｂｌｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｖｉａＲＩ

ＶＡＬ（ｒｅｍｏｖｉｎｇｉｒｒｅｌｅｖａｎｔｖａｒｉａｂｌｅｓａｍｉｄｓｔＬａｓｓｏｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ）ａｎｄ

ｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｎｕｃｌｅａｒｍａｔｅｒｉａｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，

２０１２，４８（９）：２１０７２１１５．

［１５］ＳＨＩＺ，ＨＡＮＭ．Ｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｅｃｈｏｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｆｏｒｃｈａｏｔｉｃ

ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔ

ｗｏｒｋｓ，２００７，１８（２）：３５９３７２．

［１６］刘建伟，李双成，罗雄麟．ｐ范数正则化支持向量机分类算

法［Ｊ］．自动化学报，２０１２，３８（１）：７６８７．

ＬＩＵＪＷ，ＬＩＳＣ，ＬＵＯＸＬ．Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｓｕｐｐｏｒｔ

ｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅｖｉａｐｎｏｒｍｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｕｔｏｍａｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０１２，３８（１）：７６８７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］韩敏，李德才．基于替代函数及贝叶斯框架的 １范数 ＥＬＭ

算法［Ｊ］．自动化学报，２０１１，３７（１１）：１３４４１３５０．

ＨＡＮＭ，ＬＩＤＣ．Ａｎｎｏｒｍ１ｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎｔｅｒｍＥＬＭａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｂａｓｅｄｏｎｓｕｒｒｏｇａｔｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄＢａｙｅｓｉａｎｆｒａｍｅｗｏｒｋ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｕｔｏｍａｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１１，３７（１１）：１３４４１３５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＺＯＵＨ，ＨＡＳＴＩＥＴ．Ｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎａｎｄｖａｒｉａｂｌｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｖｉａ

ｔｈｅｅｌａｓｔｉｃｎｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＲｏｙａｌＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，

２００５，６７（２）：３０１３２０．

［１９］ＬＵＫＯＥＶＩＣ̌ＩＵＳＭ，ＪＡＥＧＥＲＨ．Ｒｅｓｅｒｖｏｉｒｃｏｍｐｕｔｉｎｇａｐｐｒｏａ

ｃｈｅｓｔｏｒｅｃｕｒｒｅｎｔｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ

Ｒｅｖｉｅｗ，２００９，３（３）：１２７１４９．

［２０］ＣＡＳＴＥＬＬＡＮＩＧＣ，ＩＮＴＲＡＴＯＲＮ，ＳＨＯＵＶＡＬＨ，ｅｔａｌ．Ｓｏｌｕ

ｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＢＣＭｌｅａｒｎｉｎｇｒｕｌｅｉｎａｎｅｔｗｏｒｋｏｆｌａｔｅｒａｌｉｎｔｅｒａｃｔｉｎｇ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｎｅｕｒｏｎｓ［Ｊ］．Ｎｅｔｗｏｒｋ：ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｉｎＮｅｕｒａｌＳｙｓ

０４５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ３期 逯程，等：基于 Ｌ１／２范数正则化的塑性回声状态网络故障诊断模型

ｔｅｍｓ，１９９９，１０（２）：１１１１２１．

［２１］ＬＥＦＯＲＴＭ，ＢＯＮＩＦＡＣＥＹ，ＧＩＲＡＵＢ．Ｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｏｆｎｅｕ

ｒａｌｍａｐｓｕｓｉｎｇａｍｏｄｕｌａｔｅｄＢＣＭｒｕｌｅｗｉｔｈｉｎａｍｕｌｔｉｍｏｄａｌａｒ

ｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ［Ｃ］∥ＢｒａｉｎＩｎｓｐｉｒｅｄＣｏｇｎｉｔｉｖｅＳｙｓｔｅｍｓ２０１０．Ｂｅｒ

ｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１０：２６３８．

［２２］ＴＩＢＳＨＩＲＡＮＩＲ．Ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｓｈｒｉｎｋａｇｅａｎｄｓｅｌｅｃｔｉｏｎｖｉａｔｈｅｌａｓ

ｓｏ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＲｏｙａｌＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，１９９６，５８（１）：

２６７２８８．

［２３］彭义刚，索津莉，戴琼海，等．从压缩传感到低秩矩阵恢复：

理论与应用［Ｊ］．自动化学报，２０１３，３９（７）：９８１９９４．

ＰＥＮＧＹＧ，ＳＵＯＪＬ，ＤＡＩＱＨ，ｅｔａｌ．Ｆｒｏｍｃｏｍｐｒｅｓｓｅｄｓｅｎｓｉｎｇ

ｔｏｌｏｗｒａｎｋｍａｔｒｉｘｒｅｃｏｖｅｒｙ：Ｔｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｕｔｏｍａｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１３，３９（７）：９８１９９４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＺＯＵＨ．Ｔｈｅａｄａｐｔｉｖｅｌａｓｓｏａｎｄｉｔｓｏｒａｃｌｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉｃａｎＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＡｓｓｏｃｉａｔｉｏｎ，２００６，１０１（４７６）：１４１８

１４２９．

［２５］ＸＵＺ，ＺＨＡＮＧＨ，ＷＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｌ１／２ｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１０，５３（６）：１１５９１１６９．

［２６］ＤＡＵＢＥＣＨＩＥＳＩ，ＤＥＶＯＲＥＲ，ＦＯＲＮＡＳＩＥＲＭ，ｅｔａｌ．Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｙ

ｒｅｗｅｉｇｈｔｅｄｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｍｉｎｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｓｐａｒｓｅｒｅｃｏｖｅｒｙ［Ｊ］．

ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｏｎＰｕｒｅａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，２０１０，６３

（１）：１３８．

［２７］ＸＵＺ，ＣＨＡＮＧＸ，ＸＵＦ，ｅｔａｌ．Ｌ１／２ｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ：Ａｔｈｒｅｓｈｏｌ

ｄｉｎｇｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙａｎｄａｆａｓｔｓｏｌｖｅｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓａｎｄＬｅａｒｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，２０１２，２３（７）：

１０１３１０２７．

［２８］ＺＥＮＧＪ，ＬＩＮＳ，ＷＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｌ１／２ ｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ：Ｃｏｎｖｅｒ

ｇｅｎｃｅｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅｈａｌｆｔｈｒｅｓｈｏｌｄｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１４，６２（９）：２３１７２３２９．

　作者简介：

　逯程　男，博士研究生。主要研究方向：武器装备综合保障。

徐廷学　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：武器装

备综合保障。

王虹　女，硕士，助理工程师。主要研究方向：武器装备综合

保障。

Ａｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｐｌａｓｔｉｃｉｔｙｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎ
Ｌ１／２ｎｏｒｍｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ

ＬＵＣｈｅｎｇ１，ＸＵＴｉｎｇｘｕｅ１，，ＷＡＮＧＨｏｎｇ２

（１．ＣｏａｓｔａｌＤｅｆｅｎｓｅＣｏｌｌｅｇｅ，ＮａｖａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ；

２．Ｔｈｅ５５ｔｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＪｏｉｎｔＳｔａｆｆＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＭｉｌｉｔａｒｙＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｄｙｎａｍｉｃａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｒｅｓｅｒｖｏｉｒ，ｏｖｅｒｃｏｍｅｔｈｅｉｌｌｐｏｓｅｄｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆ
ｏｕｔｐｕｔｗｅｉｇｈｔｓｉｎｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋ（ＥＳＮ），ａｎｄｂａｌａｎｃｅｔｈｅｆｉｔｔｉｎｇａｎｄｇｅｎｅｒａｌｉｚａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙ，ａｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏ
ｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｐｌａｓｔｉｃｉｔｙｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎＬ１／２ｎｏｒｍｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄ．ＢＣＭｒｕｌｅｗａｓｉｎｔｒｏ
ｄｕｃｅｄｉｎｔｏｔｈｅｒｅｓｅｒｖｏｉｒｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｔｏｔｒａｉｎｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｗｅｉｇｈｔｍａｔｒｉｘ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅＬ１／２ｎｏｒｍｐｅｎａｌｔｙ
ｔｅｒｍｗａｓａｄｄｅｄｔｏｔｈｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｓｐａｒｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．Ａｎｉｔｅｒａｔｉｖｅｎｕｍｅｒｉ
ｃａｌｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｗａｓｓｏｌｖｅｄｂｙｕｓｉｎｇａｓｍｏｏｔｈｉｎｇＬ１／２ｒｅｇｕｌａｒｉｚｅｒ，ａｎｄｆｉｎａｌｌｙｔｈｅｍｏｄｅｌｗａｓｓｏｌｖｅｄｂｙ
ｕｓｉｎｇｔｈｅｈａｌｆｔｈｒｅｓｈｏｌｄｉｔｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｏｆａｉｒｂｏｒｎｅｒａｄｉｏｓｔａｔｉｏｎ，
ａｎｄｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｐｒｏｖｅｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙａｎｄｓｕｐｅｒｉｏｒｉｔｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｓｅｒｖｏｉｒ；ｅｃｈｏｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋ（ＥＳＮ）；ＢＣＭｒｕｌｅ；Ｌ１／２ｎｏｒｍｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ；ｈａｌｆｔｈｒｅｓｈｏｌｄ
ｉｔｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ；ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０８１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７１０１９１１：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１９．１１１２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６０５４８７）；ＳｈａｎｄｏｎｇＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ，Ｃｈｉｎａ

（ＺＲ２０１６ＦＱ０３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｔｘｙｔ＠１６３．ｃｏｍ
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基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的浮空器氦气昼夜温差最优化
林康１，马云鹏１，，武哲１，王强２

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．中国航天空气动力技术研究院，北京 １０００７４）

　　摘　　　要：分析浮空器氦气昼夜温差时通常将整个囊体蒙皮涂层设置为同一种材料，
分析材料的吸收率与发射率对氦气昼夜温差的影响。为进一步减小氦气昼夜温差，提出了将

囊体分为迎光面和背光面，迎光面采用吸收率低的材料，背光面采用发射率高的材料。建立了

囊体热力学模型，采用 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型对囊体不同部位的材料特性进行优化，其基本思想是将囊
体划分为４８个部分，采用拉丁超立方体方法进行抽样，进行热力学分析得到样本的响应，以此
建立 Ｋｒｉｇｉｎｇ近似模型。经过该方法优化后发现，氦气的昼夜温差减小到 ２８．６Ｋ，比传统的分
析减少７．７％。

关　键　词：浮空器；热分析；Ｋｒｉｇｉｎｇ模型；蒙皮热特性；氦气昼夜温差
中图分类号：Ｖ２７３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５４２０７

　　平流层浮空器具有广泛的应用前景，可以用
于对地观测、战区侦查以及远程通信。日本 ＩＳＡＳ
组织在 ２００２年放飞了总体积达到 ６０００００ｍ３的
高空气球

［１］
。２００５年，美国洛克希德·马丁公司

设计了长１５２．４ｍ、直径４５．７ｍ、总体积１０５０００ｍ３

的高空飞艇
［２］
，并且于２０１１年７月进行了缩比验

证艇的首次试飞，缩比验证艇体积为１４１５０ｍ３［３］。
韩国设计了长 ５０ｍ、最大直径为 １２．５ｍ、总体积
为４０９ｍ３、载重量为１００ｋｇ的飞艇［４］

。

浮空器高空飞行时，囊体内部氦气温度不断

变化，白天太阳辐射囊体导致其内部温度增高，夜

间囊体内部温度降低，对于长航时浮空器来说，昼

夜温差导致囊体产生内外压差，且昼夜温差越大

囊体内外压差越大，昼夜温差越小内外压差越小。

因此，减小囊体昼夜温差至关重要。

文献［５］对比了囊体吸收率、发射率和吸收
发射比等辐射参数对浮空器热性能的影响；文

献［６］列出了飞艇热特性模型建立的难点问题，
并提出了建模的一些建议；文献［７］分析了囊体

蒙皮热特性和云层对浮空器热特性的影响；文献

［８］建立了飞艇的传热数学模型，仿真分析了蒙
皮的温度以及艇内气体的温度；文献［９］建立了
浮空器的热动力模型，分析了浮空器在上升和下

降过程中的热特性；文献［１０］建立了浮空器热力
学模型，并且通过地面试验验证了热力学模型的

正确性；文献［１１］通过地面试验分析了浮空器在
不同太阳光辐射和空气对流情况下的热特性，证

明了太阳辐射对浮空器热特性起到了关键性的作

用；文献［１２］建立了浮空器热力学模型，得出囊
体内部不同部位的温度相差２０Ｋ；文献［１３］运用
传热学基本原理分析了浮空器热状况的形成机制

与影响因素；文献［１４］对浮空器上升过程中超冷
和下降过程中的超热问题进行了研究；文献［１５］
采用了２５ｍ和３５ｍ长度的飞艇进行了热力学测
试，并成功预测了飞艇的上升过程和飞行轨迹。

Ｋｒｉｇｉｎｇ优化方法已经应用于各领域［１６１７］
。

文献［１８１９］将 Ｋｒｉｇｉｎｇ优化方法应用于气动优化
设计；文献［２０］将 Ｋｒｉｇｉｎｇ优化方法应用于结构

Administrator
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　第 ３期 林康，等：基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的浮空器氦气昼夜温差最优化

优化设计，得到了金属加筋板的优化布局；文

献［２１］将 Ｋｒｉｇｉｎｇ优化方法应用于机械零件的形
状优化，结合有限元分析，得到最优的零件形状。

本文将囊体分为４８个部分，每个部分采用不
同吸收率和发射率的涂层材料。建立浮空器囊体

热力学模型，采用拉丁超立方体方法选取样本点，

对样本点进行热力学分析得到响应值，采用 Ｋｒｉｇ
ｉｎｇ模型进行模拟，并求出囊体最优的材料分布。

１　Ｋｒｉｇｉｎｇ模型

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型利用样本点的响应可以得出最
优解。若已知样本点 Ｘ＝［ｘ１　ｘ２　…　ｘｍ］Ｔ，ｘｉ

为 ｎ维行向量，其维数为设计变量的个数，对应的
响应为 Ｙ＝［ｙ１　ｙ２　…　ｙｍ］Ｔ，ｙｉ为ｑ维行向量。
第 ｉ维响应 ｙｉ可以表示为
ｙｉ＝ｆ（βｉ，Ｘ）＋ｚｉ（Ｘ）　ｉ＝１，２，…，ｑ （１）
式中：ｆ（βｉ，Ｘ）为回归模型，βｉ为回归系数；ｚｉ（Ｘ）
为随机过程。

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型要求预测模型的方差最小，可以
得出待测点的响应估计值为

ｙ^＝ｆ（ｘ）β ＋ｒＴγ （２）
式中：β、γ为权重系数，样本点一定时，β、γ

为固定值。计算出ｆ（ｘ）和ｒ（ｘ），即可求出待测点
的响应值。

２　浮空器囊体热力学模型

２．１　大气模型
根据国际标准大气模型，不同高度 Ｈ下的大

气参数计算公式为











Ｔ＝

２８８．１５－０．００６５Ｈ　　　 Ｈ≤１１ｋｍ

２１６．６５ １１ｋｍ＜Ｈ≤２０ｋｍ

２１６．６５＋０．００１２（Ｈ－２００００）

２０ｋｍ ＜Ｈ≤３３ｋｍ

{
Ｐ＝

１０１３２５（１－Ｈ／４４３３０）５．２６ Ｈ≤１１ｋｍ

２２６０５ｅ（１１０００－Ｈ）／６３４０ １１ｋｍ＜Ｈ≤２０ｋｍ

２４４７ｅ（１４１．８９＋０．００３Ｈ）／２１６．６５ ２０ｋｍ＜Ｈ≤３３ｋｍ

ρ＝

１．２２５０５（１－０．００６５Ｈ／２８８．１５）４．２５５８８

　　　　　　　　　　　 Ｈ≤１１ｋｍ

０．３６３９２ｅ１．７３－０．０００１５７Ｈ １１ｋｍ ＜Ｈ≤２０ｋｍ

１．２２５０５（０．９７７５８８＋Ｈ／２０１１６１）－３５．１６３１９

２０ｋｍ ＜Ｈ≤













３３ｋｍ

式中：Ｔ为大气温度，Ｋ；Ｐ为大气压强，Ｐａ；ρ为大
气密度，ｋｇ／ｍ３。

浮空器飞行在 ２０ｋｍ高空，大气环境温度
为２１６．５Ｋ，大气压力为 ５４７５Ｐａ，大气密度为
０．０８９ｋｇ／ｍ３。
２．２　太阳辐射模型

太阳方位通过太阳高度角 α、方位角 θ表示，
如图１所示。太阳光线的方向计算公式为
Ｍ＝（ｎｘ，ｎｙ，ｎｚ）＝（ｃｏｓαｃｏｓθ，ｃｏｓαｓｉｎθ，ｓｉｎα）

（３）

图 １　太阳高度角与方位角

Ｆｉｇ．１　Ｓｏｌａｒａｌｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅａｎｄａｚｉｍｕｔｈａｎｇｌｅ

太阳高度角 α计算公式为
ｓｉｎα＝ｓｉｎφｓｉｎδ＋ｃｏｓφｃｏｓδｃｏｓω （４）
式中：φ为当地纬度；δ为太阳赤纬角；ω为时角，
上午为负，中午为０，下午为正。

太阳赤纬角和时角计算公式为

δ＝２３．４５ｓｉｎ３６０
３６５
（２８４＋ｎ( )） （５）

ω＝１５（ｔｓ－１２） （６）
式中：ｎ为当天在一年中的顺序数，如元旦为 ｎ＝
１；ｔｓ为真太阳时。

太阳方位角 θ的计算公式为

ｓｉｎθ＝ｃｏｓδｓｉｎωｃｏｓα
（７）

太阳对地面的辐射强度 ＱＤ计算公式为

ＱＤ＝
Ｓ

ｅＢ／ｓｉｎα
（８）

式中：Ｓ为大气上方的太阳辐射，根据世界气象组
织测量数据，Ｓ＝１３６７Ｗ／ｍ２；Ｂ为大气消光系数。

大气散射辐射强度 ＱＡｔｍ计算公式为
ＱＡｔｍ＝ＣＱＤ（１＋ｃｏｓψ）／２ （９）
式中：Ｃ为常数；ψ为散射面与水平面之间的
夹角。

地面反射辐射强度 ＱＲｅｆ计算公式为
ＱＲｅｆ＝ρｇ（ＱＤ ＋ＱＡｔｍ）（１－ｃｏｓψ）／２ （１０）
式中：ρｇ为地面的平均反射率，地面的反射率与
地区纬度、地面情况等因素有关。北京地区草地

地面反射率测量数据为 ０．１７４～０．２１９，混凝土地

３４５
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面反射率可达０．３３～０．３７，因此本文中计算时选
取地面反射率 ρｇ＝０．２。
２．３　云遮系数

浮空器飞行过程中，空中云的数量直接影响

飞艇表面受到的太阳辐射、大气散射和地面反射

辐射。云遮系数 ＣＦ定义为天空被云层全部遮挡
的比例。云遮系数可以通过天空云量计算，本文

中分析时假设云遮系数 ＣＦ＝０．９。
云遮系数对太阳辐射与地面反射辐射的影响

如表１所示。
浮空器飞行高度为 ２０ｋｍ，云层在对流层高

空，高度小于 ２０ｋｍ，因此本文分析时取 Ｈ＞Ｈｃ。
云层中水滴和冰晶的散射，使云层表面形成了

比较强的反射面，不同类型的云层反射率均不

同，云层的平均反射率为 ６０％［２２］
，本文选取ρｃ＝

０．６。
表 １　云遮系数对太阳辐射的影响

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｌｏｕｄｃｏｖｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎ

ｓｏｌａｒｒａｄｉａｔｉｏｎ

条　件 太阳直接辐射强度 地面反射辐射强度

Ｈ＞Ｈｃ ＱＤ，ｒｅａｌ＝ＱＤ
ＱＲｅｆ＝［Ｃ

２ρｇ＋（１－ＣＦ）ρｃ］·
（ＱＤ＋ＱＡｔｍ）

Ｈ＜Ｈｃ ＱＤ，ｒｅａｌ＝ＣＱＤ ＱＲｅｆ＝Ｃρｇ（ＱＤ＋ＱＡｔｍ）

　　注：Ｈｃ—云层高度；ρｃ—云层反射率。

２．４　浮空器蒙皮辐射
２．４．１　浮空器蒙皮外表面辐射

浮空器蒙皮外表面辐射包括蒙皮外表面与地

面和大气之间的长波辐射。

浮空器蒙皮外表面与地面的长波辐射强度计

算公式为

ＱＢ→ｇ＝ａσε（Ｔ
４
ａ－τａＴ

４
ｇ） （１１）

式中：ε为蒙皮发射率；Ｔａ为蒙皮温度；Ｔｇ为地球

表面温度，地球表面平均温度为 ２８８Ｋ［２２］；σ为斯
蒂芬玻尔兹曼常数，σ＝５．６７×１０－８ Ｗ／（ｍ２·
Ｋ４）；ａ为接受辐射的表面对地面的角系数；τａ
为红外透射率。

τａ＝１．７６－（ｅ
－０．６５ｐａ／ｐ０ ＋ｅ０．９５ｐａ／ｐ０）／２ （１２）

其中：ｐａ为浮空器周围大气压力；ｐ０为地球表面
的大气压力。

浮空器蒙皮外表面与大气的长波辐射强度计

算公式为

ＱＢ→ａ＝φａσε（Ｔ
４
ａ－Ｔ

４
ｓ） （１３）

式中：φａ为接受辐射的表面对天空的角系数；Ｔｓ
为天空的有效温度，计算公式为

Ｔｓ＝０．０５２Ｔ
１．５
Ａｔｍ （１４）

其中：ＴＡｔｍ为大气的温度。

２．４．２　浮空器蒙皮内表面辐射
假设浮空器由 Ｎ个灰表面组成的封闭腔体，

内表面是漫射的。若每个表面的温度 Ｔｉ已知，任
意表面的辐射换热计算公式为

Ｑｒ＝Ｊｉ－Ｇｉ （１５）
式中：

Ｊｉ＝εσＴ
４
ｉ ＋（１－ε）∑

Ｎ

ｊ＝１
（ＪｊＸｉ，ｊ） （１６）

Ｇｉ＝（Ｊｉ－εσＴ
４
ｉ）／（１－ε） （１７）

其中：Ｊｉ为离开表面 ｉ的辐射，包括自身热辐射和
反射；Ｇｉ为投入到表面 ｉ的辐射；Ｘｉ，ｊ为表面 ｊ对表
面 ｉ的角系数。
２．５　浮空器蒙皮对流换热
２．５．１　浮空器蒙皮外表面强迫对流换热

浮空器蒙皮外表面对流换热计算公式为

ＱＣ，ｉ＝ｈＣＡｆ，ｉ（ＴＡｔｍ －Ｔｆ，ｉ） （１８）
式中：Ｔｆ，ｉ为蒙皮第 ｉ个单元的温度；Ａｆ，ｉ为蒙皮第 ｉ
个单元的面积；ｈＣ 为对流换热系数，其计算公
式为

ｈＣ＝

（２＋０．４７Ｒｅ０．５Ｐｒ
１
３
ａｉｒ）λａｉｒ／ｄ　　　Ｒｅ≤５×１０

４

（０．０２６２Ｒｅ０．８－６１５）Ｐｒ
１
３
ａｉｒλａｉｒ／ｄ ５×１０４＜Ｒｅ≤１０

{ ８

（１９）

其中：λａｉｒ为空气的热传导系数；Ｐｒａｉｒ为空气的普
朗特数；ｄ为浮空器的直径；Ｒｅ为空气的雷诺数。
２．５．２　浮空器蒙皮内表面自然对流换热

浮空器内表面与囊体内氦气产生自然对流换

热，对流换热计算公式为

ＱＣＩ，ｉ＝ｈＣＩＡｆ，ｉ（ＴＨｅ－Ｔｆ，ｉ） （２０）

式中：ＴＨｅ为氦气的温度；ｈＣＩ为内表面对流换热系
数，其计算公式为

ｈＣＩ＝
０．５９λＨｅＰｒ

１／４
Ｈｅ／ｄ　　　１０

４ ＜ＰｒＨｅ≤１０
９

０．１３λＨｅＰｒ
１／３
Ｈｅ／ｄ １０９ ＜ＰｒＨｅ≤１０

{ １２

（２１）

其中：λＨｅ为氦气的热传导系数；ＰｒＨｅ为氦气的普
朗特数。

２．５．３　氦气温度计算

内部氦气的平均温度计算公式为
［２３］

ｄＴＨｅ
ｄｔ
＝
ＱＣＩ，Ｈｅ
ｃｖｍＨｅ

（２２）

式中：ｃｖ为氦气的定容比热容；ｍＨｅ为氦气的质量；
ＱＣＩ，Ｈｅ为氦气与蒙皮交换热量，其计算公式为

４４５
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ＱＣＩ，Ｈｅ＝－∑
Ｎ

ｉ＝１
ＱＣＩ，ｉ （２３）

　　将式（２３）代入式（２２），可得氦气温度与蒙皮
温度的关系表达式为

ｄＴＨｅ
ｄｔ
＝
ｈＣＩＡ（Ｔｆ－ＴＨｅ）

ｃｖｍＨｅ
（２４）

式中：Ｔｆ为蒙皮的平均温度；Ａ为蒙皮的面积。

２．６　浮空器蒙皮热平衡模型

将浮空器囊体划分为 Ｎ个微元，第 ｉ个囊体
微元的热平衡方程为

ｄＴｆ，ｉ
ｄｔ
＝（ＱＤ，ｉ＋ＱＡｔｍ，ｉ＋ＱＲｅｆ，ｉ＋ＱＢ→ｇ，ｉ＋

　　ＱＢ→ａ，ｉ＋ＱＣ，ｉ＋ＱＣＩ，ｉ）／（Ｍｆ，ｉｃｆ） （２５）

式中：Ｍｆ，ｉ为第 ｉ个蒙皮微元的质量；ｃｆ为材料的
比热容；ＱＤ，ｉ为太阳直接辐射；ＱＡｔｍ，ｉ为大气散射辐
射；ＱＲｅｆ，ｉ为地面反射辐射；ＱＢ→ｇ，ｉ为蒙皮外表面与
地面之间的长波辐射；ＱＢ→ａ，ｉ为蒙皮外表面与大气
之间的长波辐射。

３　优化方法

３．１　试验设计方法

囊体热力学优化设计变量为囊体蒙皮涂层材

料的吸收率和发射率。优化目标为囊体内氦气昼

夜温差最小。

优化（优化流程如图 ２所示）分为 ２个部分：
第１部分是囊体热力学计算，第 ２部分是 Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型优化。囊体热力学计算在 ＣＦＤ／ＦＬＵＥＮＴ软
件中完成，计算出蒙皮的温度分布和囊体内部气

体的平均温度。Ｋｒｉｇｉｎｇ模型优化在 ＩＳＩＧＨＴ软件
中完成，ＩＳＩＧＨＴ软件通过样本点的响应值建立
Ｋｒｉｇｉｎｇ模型，得出最优解。

图 ２　优化流程示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

３．２　优化流程
囊体内部氦气温度与蒙皮温度计算如式（２４）

所示。可以看出，氦气温度最终与蒙皮温度相等。

为了提高计算效率，本文以蒙皮昼夜温差最小为

目标，优化完成后，计算氦气昼夜温差。

假设 ＴＤ表示 Ｎ个蒙皮微元白天的平均温
度，ＴＮ表示 Ｎ个蒙皮微元晚上的平均温度。白天
ＴＤ的计算公式为

ＴＤ＝∑
Ｎ

ｉ＝１

Ｔｆ，ｉＭｆ，ｉ
Ｍ

（２６）

假设

Δ

Ｔ＝ＴＤ－ＴＮ，优化目标

Δ

Ｔ为最小，即
ｍｉｎ（

Δ

Ｔ）

Δ

Ｔ＝ＴＤ －Ｔ
{

Ｎ

（２７）

４　算例分析

４．１　算例描述

算例为正球形囊体，具体尺寸和飞行参数如

表２所示，浮升气体为氦气。
常用蒙皮材料吸收率 η、发射率 ε的参数值

如表３所示。
根据浮空器热平衡模型，分析不同吸收率、发

射率特性蒙皮材料对氦气平衡温度的影响。分析

对象特征如下：取蒙皮材料发射率 ε＝η＋０．５
（０．１≤η≤０．４）。

将囊体划分为４８个部分，如图３所示。

表 ２　浮空器参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｅｒｏｓｔａｔ

参　数 数　值

直径／ｍ ３０

面积／ｍ２ ２８２６

体积／ｍ３ １４１３０

飞行高度／ｋｍ ２０

飞行时间 ６月２１日（夏至日）

飞行纬度／（°Ｎ） ４０

表 ３　常用材料的热辐射特性参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｈｅｒｍａｌｒａｄｉａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｏｍｍｏｎｍａｔｅｒｉａｌｓ

材　料 η ε

白色 ＰＶＦ ０．２５～０．４０ ０．７５～０．９０
白色 ＰＵ ０．３５ ０．８～０．９
镀银 Ｔｅｆｌｏｎ ０．１０～０．２５ ０．５～０．８

４．２　算例仿真
首先检验 ＣＦＤ／ＦＬＵＥＮＴ囊体热特性分析的

有效性，根据文献［５］，蒙皮材料吸收率为 ０．１，发
射率为０．６时囊体的昼夜温差最小，囊体的温度
分布如图４所示。

５４５
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图 ３　囊体划分图

Ｆｉｇ．３　Ｅｎｖｅｌｏｐｄｉｖｉｓｉｏｎｍａｐ

图 ４　囊体温度分布

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｎｖｅｌｏｐ

　　分析可得囊体内部氦气昼夜温差为 ３１Ｋ，与
文献［５］相近。证明热力学模型的准确性。

采用拉丁超立方体方法选取样本点 ５００个，
取样本点１，其 ４８个面的参数如表 ４所示，其囊
体温度分布如图５所示，昼夜温差为５４Ｋ。

经过优化后，囊体白天蒙皮温度分布如图 ６
所示，夜间囊体温度与样本点１相差不大，昼夜温
差为２８．６Ｋ。优化前，囊体内部氦气的昼夜温差
为３１Ｋ，因此经过优化，囊体内部氦气昼夜温差减
少７．７％。

表 ４　样本点 １的吸收率

Ｔａｂｌｅ４　Ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔ１

编　号 吸 收 率 编　号 吸 收 率

１ ０．３４ ２５ ０．３９
２ ０．２３ ２６ ０．３３
３ ０．１２ ２７ ０．２５
４ ０．３６ ２８ ０．２８
５ ０．２３ ２９ ０．４６
６ ０．１３ ３０ ０．１９
７ ０．４３ ３１ ０．３８
８ ０．３２ ３２ ０．２８
９ ０．２４ ３３ ０．４１
１０ ０．１４ ３４ ０．４２
１１ ０．１０ ３５ ０．１２
１２ ０．４９ ３６ ０．１６
１３ ０．３５ ３７ ０．２８
１４ ０．１８ ３８ ０．１１
１５ ０．２５ ３９ ０．３１
１６ ０．２６ ４０ ０．２８
１７ ０．１８ ４１ ０．１８
１８ ０．４７ ４２ ０．３７
１９ ０．４２ ４３ ０．２７
２０ ０．４８ ４４ ０．１２
２１ ０．１７ ４５ ０．４１
２２ ０．３７ ４６ ０．２３
２３ ０．２９ ４７ ０．２６
２４ ０．４５ ４８ ０．１８

图 ５　样本点 １温度分布

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔ１

６４５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
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图 ６　改进后囊体白天温度分布

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｎｖｅｌｏｐｄｕｒｉｎｇｄａｙ

ａｆｔｅｒｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ

５　结　论

１）优化后氦气昼夜温差减小至２８．６Ｋ，比采
用同一种蒙皮材料加工的囊体昼夜温差减少

７．７％。
２）优化结果为囊体背光部位采用发射率为

０．９的材料，其他部位采用吸收率为０．１的材料。
囊体迎光面和背光面采用不同热特性材料时

可降低氦气昼夜温差。囊体背光面与浮空器飞行

地点的纬度、太阳赤纬角、时角和囊体姿态有关，

在进行囊体实际设计中，可以根据浮空器飞行地

点和飞行时间判断背光面的位置。浮空器飞行时

可以调节囊体姿态，使得囊体背光面始终背对太

阳光。因此，本文提出的优化与设计方法对工程

应用有一定的指导意义。
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调频引信谐波时序检测抗干扰方法及实现

孔志杰，郝新红，栗苹，闫晓鹏

（北京理工大学 机电动态控制重点实验室，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：针对调频（ＦＭ）引信抗干扰能力差的问题，提出了调频引信谐波时序检测抗
干扰方法，利用弹目交会过程中谐波时序特征，提高了调频引信抗调幅（ＡＭ）、调频和扫频干
扰能力；设计了基于快速傅里叶变换（ＦＦＴ）的调频引信谐波提取方案，通过对差频信号进行
ＦＦＴ获得谐波幅值，与现有谐波定距调频引信通过带通滤波器（ＢＰＦ）获得谐波幅值相比，在保
证同等定距精度的前提下，可以灵活选取谐波次数和谐波通道，利用谐波时序性提高调频引信

抗干扰能力，同时易于实现炸高分挡。仿真及实测结果验证了本文方案的可行性，调频引信抗

干扰成功率由１６．７％提高到９０％以上。
关　键　词：调频 （ＦＭ）引信；抗干扰；谐波时序检测；快速傅里叶变换 （ＦＦＴ）；差频信号
中图分类号：ＴＪ４３＋４．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５４９０７

　　调频（ＦＭ）引信是一种利用发射信号与回波
信号的频率差确定目标距离的无线电引信，距离

测量不依赖回波信号幅度，具有炸点散布小、定距

精度高的优点。调频引信常用定距方法主要有谐

波定距
［１２］
和快速傅里叶变换（ＦＦＴ）瞬时频率估

计
［３４］２种。
现代战场上，调频引信处于中度或重度复杂

电磁环境中，受到战场人为电子干扰和各种强背

景噪声干扰的严重威胁
［５６］
，调频引信静态抗干

扰实验结果表明，扫频干扰下现有调频引信抗干

扰成功率仅为 １６．７％。能否提高调频引信抗干
扰能力是决定其战场生存能力的关键。

针对调频引信抗干扰研究，主要可归纳为基

于发射信号设计
［５９］
和基于信号处理

［１０１５］２个方

向。基于发射信号设计研究的核心是提高引信发

射信号的复杂度，但需要对现有调频引信射频电

路进行重新设计；基于信号处理研究的核心是增

加调频引信输出起爆控制信号可利用的信息特

征，但不论是基于体目标特征
［１０１２］

或是进行目标

与干扰信号分类
［１３１５］

都需要提取特征参量，算法

相对复杂。

对调频引信差频信号和其包含的谐波信号分

析可知，目标作用下调频引信差频信号包含的谐

波信号峰值与弹目距离存在对应关系，且谐波次

数越高，对应的弹目距离越远
［１６］
。当弹目距离逐

渐减小时，高次到低次谐波信号峰值依次出现，即

谐波峰值存在时序性；而调幅（ＡＭ）、调频及扫频
干扰作用下，引信差频信号不具有这种特性，只是

表现为随机或偶发的在某（些）次谐波中出现峰

值。因此，可以利用谐波时序性提高调频引信抗

干扰能力。

谐波时序的检测依赖于谐波包络的获取，现

有谐波定距调频引信通过带通滤波器（ＢＰＦ）、二
次混频获得谐波包络信号，滤波器设计直接影响
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抑制干扰效果
［１７］
。改变所选取的谐波次数需要

重新设计滤波器及二次混频参考信号；采用多通

道时，二次混频参考信号必须严格是调频的倍频，

且采用数字信号处理时，多通道滤波器的设计严

重耗用系统资源，降低单个滤波器性能；而基于

ＦＦＴ瞬时频率估计的调频引信获得的是一次 ＦＦＴ
运算区间内能量最大的频率，没有利用谐波包络

信息。

针对调频引信抗扫频干扰问题，本文提出了

调频引信谐波时序检测抗干扰方法，通过同时比

较多个通道谐波峰值出现时序及幅度信息作为调

频引信输出起爆控制信号的判决条件；提出了基

于 ＦＦＴ的调频引信谐波提取方法，通过对每个发
射周期差频信号进行一次 ＦＦＴ，获得每个发射周
期各次谐波的幅值，从而实现基于多通道谐波时

序检测的调频引信抗干扰方法。仿真及实测结果

证明，本文方法有效提高了调频引信抗干扰能力，

且实时性满足引信要求。

１　调频引信谐波时序检测抗干扰方法

以三角波信号为调制信号，调频引信发射信

号 Ｓｔ（ｔ）可以表示为

Ｓｔ（ｔ）＝

Ａｃｏｓ（２π［ｆｃ＋（４ｎ＋１）ΔＦ］ｔ－πβｔ
２
）

　　ｎＴ≤ ｔ≤ ｎＴ＋Ｔ２

Ａｃｏｓ（２π［ｆｃ－（４ｎ＋３）ΔＦ］ｔ＋πβｔ
２
）

　　ｎＴ＋Ｔ
２
＜ｔ≤ （ｎ＋１）













 Ｔ

（１）

式中：Ａ为信号幅度；ｆｃ为信号载频；ΔＦ为信号单
边调制带宽；Ｔ为调制信号周期，Ｔ的倒数为调制

信号频率 ｆｍ；β＝４ΔＦ／Ｔ＝４ΔＦｆｍ为信号调频率；ｎ
为调制周期数。

简化的目标回波信号 Ｓｒ（ｔ）可以表示为

Ｓｒ（ｔ）＝ＫＳｔ（ｔ－τ） （２）

式中：Ｋ为信号能量损耗因子；τ为目标回波延迟
时间。

一次混频参考信号与发射信号具有相同的表

达式，只是信号幅度不同。设 Ａ１为参考信号幅

度，则参考信号 Ｓｌ（ｔ）＝Ａ１Ｓｔ（ｔ）与目标回波信号

混频后输出差频信号 Ｓｂ（ｔ）可表示为

Ｓｂ（ｔ）＝

　

ＫＡＡ１
２
ｃｏｓ（２πβｔ２－２πβτｔ－１６πｎｔ－２π［ｆｃ－

　　（４ｎ－１）ΔＦ］τ＋πβτ２）
　　ｎＴ≤ ｔ＜ｎＴ＋τ
ＫＡＡ１
２
ｃｏｓ（２πβτｔ－２π［ｆｃ＋（４ｎ＋１）ΔＦ］τ－

　　πβτ２）

　　ｎＴ＋τ≤ ｔ＜ｎＴ＋Ｔ２
ＫＡＡ１
２
ｃｏｓ（２πβｔ２－２πβτｔ－２π（８ｎ＋４）ｔ＋

　　２π［ｆｃ＋（４ｎ＋１）ΔＦ］τ＋πβτ
２
）

　　ｎＴ＋Ｔ
２≤

ｔ＜ｎＴ＋Ｔ
２
＋τ

ＫＡＡ１
２
ｃｏｓ（２πβｔ＋２π［ｆｃ－（４ｎ＋３）ΔＦ］τ－

　　πβτ２）

　　ｎＴ＋Ｔ
２
＋τ≤ ｔ＜（ｎ＋１）

































 Ｔ

（３）
由式（３）可知，一个周期内差频信号由 ２个

单频信号和２个调频信号组成。由于引信工作过
程中 τＴ，所以２段单频信号构成了差频信号的
主要成分。

对一个调制周期内差频信号进行傅里叶变

换，其频谱以调制信号角频率 Ω／（２π）为间隔离
散，表达式为

Ｆｂ（ω，τ）＝
１
２
ＫＡＡ１∑

ｎ
（ｋ（ｍ，τ）δ（ω－ｍΩ））（４）

式中：δ（ω）为单位冲击函数，ω为角频率；ｋ（ｍ，
τ）为２段单频信号傅里叶级数，ｍ为谐波次数，其
表达式为

ｋ（ｍ，τ）＝

１－２τ( ) [Ｔ
ｓｉｎｃ（２πβτ－２πｍｆｍ）

Ｔ
４
－τ( )( )２

＋

　　ｓｉｎｃ（２πβτ＋２πｍｆｍ）
Ｔ
４
－τ( )( ) ]２

·

　　ｃｏｓ（２πｆｃτ） 　　　　　ｍ为偶数

１－２τ( ) [Ｔ
ｓｉｎｃ（２πβτ－２πｍｆｍ）

Ｔ
４
－τ( )( )２

－

　　ｓｉｎｃ（２πβτ＋２πｍｆｍ）
Ｔ
４
－τ( )( ) ]２

·

　　ｓｉｎ（２πｆｃτ） 　　　　　ｍ























 为奇数

（５）

０５５
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由式（５）可知，ｍ次谐波幅值出现峰值时
满足：

ｍ＝８ΔＦＲｃ
（６）

式中：Ｒ为弹目距离；ｃ为光速。
分析式（６）可知，目标作用下调频引信差频

信号包含的谐波峰值与弹目距离存在对应关系，

且谐波次数越高，对应的弹目距离越远。当弹目

距离逐渐减小时，高次到低次谐波信号依次出现

峰值，即谐波峰值存在时序性。时序检测可以通

过峰值点检测、信号包络斜率检测等方法完成。

对于调幅干扰，干扰信号与引信本振混频后

各次谐波能量不随时间改变，不存在各次谐波峰

值依次出现规律；对于调频和扫频干扰，由于干扰

信号与引信发射信号的弱相关性，干扰信号与引

信本振混频后各次谐波能量分布较大且随时间随

机改变，不满足各次谐波峰值时序要求。本文提

出的调频引信谐波时序检测抗干扰方法可有效提

高调频引信抗调幅、调频和扫频干扰的能力。

２　基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序
检测实现

２．１　基于 ＢＰＦ的谐波包络提取
调频引信谐波时序检测抗干扰方法的一个重

要步骤是提取谐波包络。现有谐波定距调频引信

通过 ＢＰＦ获取谐波包络，原理框图如图１所示。
图１中虚线框内采用数字信号处理实现。使

用２个 ＢＰＦ，检测出差频信号中 ｍｐ和ｍｐ＋２次谐
波信号，通过二次混频、包络检波提取谐波信号

携带 的多普勒信号。通过判断ｍｐ ＋２次谐波

图 １　基于 ＢＰＦ的谐波包络提取原理框图

Ｆｉｇ．１　ＦｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＢＰＦｂａｓｅｄ

ｈａｒｍｏｎｉｃｅｎｖｅｌｏｐｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

通道多普勒信号先出现下降沿，ｍｐ次谐波通道多
普勒信号后出现上升沿，同时检测两者时间间隔

信息，判断回波信号是目标回波信号或是干扰

信号。

基于 ＢＰＦ的谐波包络提取需要设计 ＢＰＦ
器及二次混频参考信号，更改选取的谐波次数时，

需要重新设计滤波器及混频参考信号；使用多次

通道谐波时序时，各通道二次混频参考信号需要

严格是调频 ｆｍ 的整数倍，对数字信号处理系统
ＤＤＳ要求较高，且受资源限制，实现多通道滤波
会降低单个通道滤波器性能。

２．２　基于 ＦＦＴ的谐波包络提取
基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测抗干扰

方法实现方案如图２所示。调制信号控制压控振
荡器（ＶＣＯ）生成调频信号，大部分能量作为发射
信号经环行器和收发共用天线辐射；少部分能量

作为混频器参考信号。发射信号经目标后向散射

被引信天线接收，通过环行器输入混频器，与参考

信号混频产生差频信号。差频信号经 ＡＤＣ采样
进入数字信号处理器，进行 ＦＦＴ变换。提取 ＦＦＴ
变换后频域中选定的各次谐波处的 ＦＦＴ值，以这
些值代替各次谐波信号幅值并进行实时判决，当

满足幅度条件和时序逻辑条件后，数字信号处理

器输出点火信号输送至执行级。

与基于 ＦＦＴ瞬时频率估计的调频引信获得
的是一次 ＦＦＴ运算区间内能量最大的频率不同，
基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测抗干扰方法
实现方案关注的是 ＦＦＴ运算后选定谐波的幅值，
通过比较每个 ＦＦＴ区间选定次谐波幅值的变化
规律，实现谐波时序检测。

基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测抗干扰
方法只需要一次 ＦＦＴ就可获得对应时间段内各
次谐波幅值，计算复杂度与 ＦＦＴ本身复杂度
Ｏ（ＮｌｂＮ）一致，Ｎ为 ＦＦＴ点数。

图 ２　基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测

抗干扰方法原理框图

Ｆｉｇ．２　ＦｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＦＦＴｂａｓｅｄｈａｒｍｏｎｉｃｔｉｍｅ

ｓｅｑｕｅｎｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｔｉｊａｍｍｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒＦＭｆｕｚｅ
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２．２．１　定距性能分析
由式（５）可知，各次谐波幅度随距离变化类

似于 ｓｉｎｃ函数形式，且第 ｍ次谐波在 τ＝
ｍｆｍ
β
＝

ｍ
４ΔＦ

取得主瓣峰值，对应的主瓣宽度为 Δτｍａｉｎ＝

１
４ΔＦ

，距离分辨率为 ΔＲ＝ ｃ
８ΔＦ

，与现有调频谐波

定距引信距离分辨率一致。

２．２．２　ＦＦＴ点数选取
调频引信通过谐波包络来获得距离信息，使

用一个发射周期内差频信号的频谱特征，因此基

于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测抗干扰方法中，
ＦＦＴ长度至少包含一个发射周期内的差频信号。
同时，为了减小多普勒频率 ｆｄ对谐波信号提取的
影响，ＦＦＴ的分辨率应远大于多普勒信号频率，即
ｆｓ
ｆｄ
＞Ｎ≥

ｆｓ
ｆｍ

（７）

式中：ｆｓ为 ＡＤＣ采样频率。

３　验证与讨论

３．１　定距性能验证
３．１．１　定距性能仿真及实测验证

通过 ＭＡＴＬＡＢ仿真获取动态差频信号，对其
进行 ＦＦＴ，提取各谐波包络。与基于 ＢＰＦ的谐波
包络提取方法对比，验证本文方法的定距性能和

谐波时序检测性能。

仿真参数如下：载频为 Ｘ波段，调频ｆｍ ＝
１００ｋＨｚ，调制带宽 ΔＦ＝±５０ＭＨｚ，弹目距离为
１５～１ｍ，弹目接近速度为５００ｍ／ｓ，ＡＤＣ采样率为
４ＭＨｚ，ＦＦＴ点数为 １２８。在信噪比 （ＳＮＲ）为
－１０ｄＢ输入下，基于 ＢＰＦ的谐波包络提取方法和
基于ＦＦＴ的谐波包络提取方法２、４、６、８次谐波通
道输出信号随弹目距离变化规律如图 ３（ａ）、（ｂ）
所示，图４给出了２种方法包络对比。

由图４可知，基于 ＦＦＴ的谐波包络提取方法
与基于 ＢＰＦ的谐波包络提取方法获得的 ２、４、６、８
次谐波包络基本一致，且峰值点对应的弹目距离

相同，与理论分析一致。在获得多通道谐波包络

的前提下，可以通过下降沿、上升沿检测进行时序

判断。

按照仿真参数设计基于 ＦＦＴ的调频引信谐
波时序检测抗干扰方法原理样机，在微波暗室进

行低速（１ｍ／ｓ）模拟相向交会测试，实验场景示意
图如图 ５所示。将金属平板目标垂直固定在移
动小车上，原理样机置于轨道一端，天线位置与金

图 ３　２种方法的 ２、４、６、８次谐波通道多普勒输出信号

（ＳＮＲ＝－１０ｄＢ）

Ｆｉｇ．３　Ｏｕｔｐｕｔｓｉｇｎａｌｏｆｔｈｅ２ｎｄ，４ｔｈ，６ｔｈ，８ｔｈ

ｈａｒｍｏｎｉｃｃｈａｎｎｅｌＤｏｐｐｌｅｒｏｆｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ（ＳＮＲ＝－１０ｄＢ）

图 ４　２种方法的 ２、４、６、８次谐波包络输出信号

（ＳＮＲ＝－１０ｄＢ）

Ｆｉｇ．４　Ｏｕｔｐｕｔｓｉｇｎａｌｏｆｔｈｅ２ｎｄ，４ｔｈ，６ｔｈ，８ｔｈｈａｒｍｏｎｉｃ

ｃｈａｎｎｅｌｅｎｖｅｌｏｐｅｏｆｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ（ＳＮＲ＝－１０ｄＢ）

属平板目标中心平齐，小车以 １ｍ／ｓ速度沿轨道
由远及近运动。由于实验场地交会距离限制，采

集样机４、６、８次谐波输出信号。
实际测得的 ４、６、８次谐波信号幅度曲线如

图６所示。载有平板模拟目标的小车运动起始
位置距样机天线１０．５ｍ，以１ｍ／ｓ速度向样机靠近。

２５５
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图 ５　原理样机低速交会场景示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｌｏｗｓｐｅｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｆｏｒｐｒｉｎｃｉｐｌｅｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

图 ６　实测 ４、６、８次谐波幅度曲线

Ｆｉｇ．６　Ａｃｔｕａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅ４ｔｈ，６ｔｈ，８ｔｈｈａｒｍｏｎｉｃｓ

实测结果表明，８次谐波在 ６ｍ处出现峰值，６次
谐波在４．５ｍ处出现峰值，４次谐波在３ｍ处出现
峰值，与式（６）理论计算结果一致。小车在距样
机２ｍ处开始减速，最终停止在距样机 １．５ｍ处，
制动过程中平板目标抖动造成４次谐波１．５～２ｍ
处信号的异常，小车停止后平板模拟目标抖动造

成０～１．５ｍ处信号异常。通过对图 ６所示的 ４、
６、８次谐波进行幅值和时序判断，决定样机是否
输出起爆控制信号。实测结果验证了基于 ＦＦＴ
的调频引信谐波时序检测抗干扰方法的可行性。

３．１．２　算法复杂度分析
以４、６、８次谐波时序检测原理样机实现为

例，分析基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测抗干
扰方法的复杂度，如表１所示。

采用可编程逻辑门阵列（ＦＰＧＡ）进行 ＦＦＴ，系
统时钟为 ５０ＭＨｚ时，１２８点 ＦＦＴ需要时间为 μｓ
级，满足引信实时性要求。

３．２　抗干扰性能验证
通过仿真及静态抗干扰实验对基于 ＦＦＴ的

调频引信谐波时序检测抗干扰方法进行抗干扰性

能验证。对调频引信干扰最大的调幅扫频干扰

下，基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测抗干扰方
法４、６、８次谐波输出信号如图７所示。

调幅扫频干扰下，在扫频驻留时间内调频引

信差频信号恒定，各次谐波能量恒定；在不同扫频

点上，各次谐波能量变化与扫频步进相关，不满足

弹目交会过程中各次谐波能量变化规律，不能同

时满足调频引信谐波时序检测抗干扰方法的幅度

条件和时序逻辑条件。

按照调频引信静态抗干扰实验干扰参数，分

别随机产生调幅干扰、调频干扰、扫频干扰和调幅

扫频干扰，进行 ２０００次仿真实验。仿真结果表
明，基于 ＦＦＴ的调频引信谐波时序检测抗干扰方
法抗干扰成功率为 ９５．５％；使用相同干扰参数，
对样机进行 １０００次静态抗干扰实验，样机抗干
扰成功率为 ９１．３％。证明了基于 ＦＦＴ的调频引
信谐波时序检测抗干扰方法的有效性。

表 １　复杂度分析

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ

指　标 数　值

ＤＤＳ个数 ０

点数 １２８

乘法次数 ５４０

加法次数 ５４０　

图 ７　调幅扫频干扰下 ４、６、８次谐波幅度曲线

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅ４ｔｈ，６ｔｈ，８ｔｈｈａｒｍｏｎｉｃａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒＡＭｓｗｅｅｐｉｎｇｊａｍｍｉｎｇ

４　结　论

１）弹目交会由远及近过程中高次到低次谐
波信号依次出现峰值，可以利用谐波时序检测提

高调频引信抗干扰能力，且不需要改变现有调频

引信硬件结构。

２）基于 ＦＦＴ的谐波包络提取方法可以实现
在通过一次 ＦＦＴ运算获得每个发射周期各次谐

３５５
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波的幅值，简化系统数字信号处理复杂度，且可以

灵活选取谐波次数及个数。

３）仿真及实测结果验证了本文方法在保证
定距性能与现有调频引信一致的前提下，抗干扰

成功率由１６．７％提高到９０％以上。
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ＮＤＩＡ，２０１２：１２０．

［１１］肖泽龙，张恒，董浩，等．多普勒对空引信回波分析及碰炸优

先判决准则研究［Ｊ］．兵工学报，２０１６，３７（１０）：１８２０１８２７．

ＸＩＡＯＺＬ，ＺＨＡＮＧＨ，ＤＯＮＧＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇ

ａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｅｃｈｏｓｉｇｎａｌｏｆｐｕｌｓｅＤｏｐｐｌｅｒｆｕｚｅａｎｄｊｕｄｇ

ｍｅｎｔｃｒｉｔｅｒｉｏｎｏｆｉｔｓｉｍｐａｃｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１６，３７

（１０）：１８２０１８２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＭＡＸＰ．Ｐｒｏｘｉｍｉｔｙｓｅｎｓｏｒｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｎｅｗｍｕｎｉ

ｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥５８ｔｈＡｎｎｕａｌＦｕｚｅＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：

ＮＤＩＡ，２０１５：１１９．

［１３］ＬＩＺＱ，ＨＡＯＸＨ，ＣＨＥＮＨＬ，ｅｔａｌ．Ｔａｒｇｅｔｓｉｇｎａｌｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ

ｆｏｒＣＷ ＤｏｐｐｌｅｒｐｒｏｘｉｍｉｔｙｒａｄｉｏｄｅｔｅｃｔｏｒｂａｓｅｄｏｎＳＶＭ［Ｃ］∥

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃＳｃｉｅｎｃｅｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：１１６０１１６３．

［１４］张彪，闫晓鹏，栗苹，等．基于支持向量机的无线电引信抗扫

频式干扰研究［Ｊ］．兵工学报，２０１６，３７（４）：６３５６４０．

ＺＨＡＮＧＢ，ＹＡＮＸＰ，ＬＩＰ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｎｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｓｗｅｅｐｉｎｇｊａｍｍｉｎｇｏｆｒａｄｉｏｆｕｚｅｂａｓｅｄｏｎｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａ

ｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１６，３７（４）：６３５６４０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］黄莹，郝新红，孔志杰，等．基于熵特征的调频引信目标与干

扰信号识别［Ｊ］．兵工学报，２０１７，３８（２）：２５４２６０．

ＨＵＡＮＧＹ，ＨＡＯＸＨ，ＫＯＮＧＺＪ，ｅｔａｌ．Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｏｆｔａｒｇｅｔ

ａｎｄｊａｍｍｉｎｇｓｉｇｎａｌｆｏｒＦＭｆｕｚｅｂａｓｅｄｏｎｅｎｔｒｏｐｙｆｅａｔｕｒｅｓ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１７，３８（２）：２５４２６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］梁远，刘芒龙，周祖国．基于脉内调频的无线电引信信号处

理方法［Ｊ］．探测与控制学报，２０１４，３６（２）：２７３０．

ＬＩＡＮＧＹ，ＬＩＵＭＬ，ＺＨＯＵＺＧ．ＩｎｔｒａｐｕｌｓｅＦＭｍｅｔｈｏｄｏｆｒａ

ｄｉｏｆｕｚｅｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｅｔｅｃｔｉｏｎ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，

２０１４，３６（２）：２７３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］左环宇，郝新红，岳凯．调频多普勒引信抗调幅干扰性能分

析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（１０）：２１６３２１７０．

ＺＵＯＨＹ，ＨＡＯＸＨ，ＹＵＥＫ．ＡｎｔｉＡＭｊａｍｍｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｏｆＦＭＤｏｐｐｌｅｒｆｕｚｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（１０）：２１６３２１７０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

作者简介：

孔志杰 男，博士研究生。主要研究方向：引信信号处理与抗

干扰技术。

郝新红 女，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：中近

程探测及控制技术、引信抗干扰技术。

栗苹　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：信息感知

与对抗、智能探测与控制技术。

闫晓鹏　男，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：电子

对抗技术、引信干扰技术。
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　第 ３期 孔志杰，等：调频引信谐波时序检测抗干扰方法及实现

Ｈａｒｍｏｎｉｃｔｉｍｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｔｉｊａｍｍｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄ
ｉｔｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｆｏｒＦＭｆｕｚｅ

ＫＯＮＧＺｈｉｊｉｅ，ＨＡＯＸｉｎｈｏｎｇ，ＬＩＰｉｎｇ，ＹＡＮＸｉａｏｐｅｎｇ

（ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌＤｙｎａｍｉｃＣｏｎｔｒｏｌＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｎｔｉａｍｐｌｉｔｕｄｅｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ（ＡＭ）ｊａｍｍｉｎｇ，ａｎｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ
（ＦＭ）ｊａｍｍｉｎｇａｎｄａｎｔｉｓｗｅｅｐｊａｍｍｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＦＭｆｕｚｅ，ａｈａｒｍｏｎｉｃｔｉｍｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｔｉ
ｊａｍｍｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅｔｉｍｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈａｒｍｏｎｉｃｓｄｕｒｉｎｇｔｈｅｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｔａｒｇｅｔ
ｅｎｃｏｕｎｔｅｒ．ＡｈａｒｍｏｎｉｃｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｆａｓｔＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍ（ＦＦＴ）ｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｈａｒｍｏｎ
ｉｃａｍｐｌｉｔｕｄｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙＦＦＴｏｎｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｉｇｎａｌ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｈａｒｍｏｎｉｃｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｂａｎｄｐａｓｓｆｉｌｔｅｒ（ＢＰＦ）ｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇＦＭｈａｒｍｏｎｉｃｆｕｚｅ，ｔｈｅｈａｒｍｏｎｉｃｎｕｍｂｅｒａｎｄｈａｒ
ｍｏｎｉｃｃｈａｎｎｅｌｃａｎｂｅｆｌｅｘｉｂｌｙｓｅｌｅｃｔｅｄ，ｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓａｍｅｒａｎｇｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ．Ｔｈｅｂｅｔｔｅｒａｎｔｉ
ｊａｍｍｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｆｌｅｘｉｂｌｅｉｇｎｉｔｉｏｎｈｅｉｇｈｔａｒｅａｃｈｉｅｖｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅｈａｒｍｏｎｉｃｔｉｍｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ．
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｇｒａｍａｎｄｔｈｅａｎｔｉｊａｍｍｉｎｇｓｕｃｃｅｓｓｒａｔｅｏｆ
ＦＭｆｕｚｅｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｆｒｏｍ１６．７％ ｔｏｍｏｒｅｔｈａｎ９０％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ（ＦＭ）ｆｕｚｅ；ａｎｔｉｊａｍｍｉｎｇ；ｈａｒｍｏｎｉｃｔｉｍｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｆａｓｔ
Ｆｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍ（ＦＦＴ）；ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｉｇｎａｌ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９０４１５：０８
ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９０４．１５０８．００２．ｈｔｍｌ
Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＳｅｃｕｒｉｔｙＰｒｏｇｒａｍｏｎＫｅｙＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔｏｆＣｈｉｎａ（６１３１９６）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（６１６７３０６６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈａｏｘｉｎｈｏｎｇ＠ｂｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

５５５
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１７０５１５；录用日期：２０１７０８１１；网络出版时间：２０１７１０１１１１：０６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１２１９．１９０４．００８．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｃｈｕｎ＿ｃｈｅｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

引用格式：李静琳，陈万春，闵昌万．高超末段机动突防／精确打击弹道建模与优化［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：５５６
５６７．ＬＩＪＬ，ＣＨＥＮＷＣ，ＭＩＮＣＷ．Ｔｅｒｍｉｎａｌｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄｐｒｅ
ｃｉｓｉｏｎｓｔｒｉｋｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：５５６５６７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０３０８

高超末段机动突防／精确打击弹道建模与优化
李静琳，陈万春，闵昌万

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

摘 要：针对高超声速飞行器再入末段机动突防、精确打击问题，从最优控制角度出

发，提出了一种考虑拦截弹动力学特性的最优机动突防弹道优化方法，获得了高超声速飞行器

的最大机动能力。该方法将拦截弹运动模型引入突防弹道优化的模型中，通过施加约束限制

拦截弹按照比例导引律飞行。根据飞行任务和交战双方的弹道特点分段，结合各段的任务和

特性，分别提出了突防性能指标和精确打击性能指标等，并通过加权函数将各个独立、矛盾的

性能指标统一，建立了多对象、多段、多约束机动突防弹道优化模型，采用 Ｒａｄａｕ多段伪谱法
（ＭＲＰＭ）进行求解。针对该问题求解的初值敏感、可行域窄等问题，提出了一系列弹道优化策
略，提高了收敛速度和求解精度，最终获得了最优机动弹道，并通过协态映射原理对其最优性

进行了验证。结果表明，该方法能充分发挥高超声速飞行器的机动能力，获得满足落点精度要

求的突防弹道，相对已有方法，将脱靶量提高了１～２个量级。灵敏度分析表明，该弹道对拦截
弹的发射时间不敏感。

关 键 词：机动；突防；拦截；优化策略；最优性条件；灵敏度分析

中图分类号：Ｖ４１２＋．４；ＴＪ７６５．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５５６１２

高超声速飞行器是一种全球进攻性武器，能

进行远距离、防区外作战，最终在末段实现高精

度、大威力的定点打击。然而，多层次反导防御系

统尤其是末段爱国者３（ＰＡＣ３）低层防御系统的
发展，对高超声速飞行器的生存造成很大的威

胁。因此，有必要研究末段机动突防和精确打

击问题。

再入弹头一般利用反导武器拦截时间短、过

载易饱和的弱点，以程序机动的方式盲目突防，如

蛇形机动、螺旋机动等
［１３］
。但是其突防效果严

重依赖于对反导拦截时机的准确把握，而且无法

对末段实施精确打击。同时，由于高超声速飞行

器末段具有极高的飞行速度，并处于极其恶劣的

力、热环境，这些都严重限制了其大机动能力的发

挥。为了获得一种最优机动规律，在精确打击的

前提下，最大限度发挥导弹的机动性能、提高其突

防能力，有必要从最优控制的角度研究该问

题
［４１０］
。Ｉｍａｄｏ和 Ｕｅｈａｒａ［８９］对飞机的最优躲避机

动进行了深入研究，采用梯度法求解获得了适用

于低速飞行器的最优机动弹道。但是该方法不能

求解复杂的多段问题，只能对弹目交战阶段进行

优化，无法考虑包含命中精度在内的多种终端

约束。

Ｒａｄａｕ 多 段 伪 谱 法 （Ｍｕｌｔｉｐｈａｓｅ Ｒａｄａｕ
ＰｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌＭｅｔｈｏｄ，ＭＲＰＭ）［１１］是一种求解多
段、多约束最优控制问题的配点法，广泛应用于弹

道优化、轨道转移等航空航天实际问题
［１２１４］

，具

有收敛性好、求解精度高的优点。因此，基于

lenovo
北航赠阅
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　第 ３期 李静琳，等：高超末段机动突防／精确打击弹道建模与优化

ＭＲＰＭ，本文以高超声速飞行器 ＣＡＶ（Ｃｏｍｍｏｎ
ＡｅｒｏＶｅｈｉｃｌｅ）为研究对象，考虑末段机动突防和
精确打击的需求，提出了一种最优机动突防弹道

优化方法，得到一种适合于高超声速飞行器末段

机动的规律，从而获得其最大机动能力。首先，同

时对突防弹、拦截弹的运动进行建模，通过施加约

束限制拦截弹按照比例导引律飞行；根据飞行任

务和双方弹道特征的变化，将飞行阶段分为弹目

交战段、拦截弹指令饱和段和对地打击段；结合各

段的任务和特性，分别提出了突防性能指标和精

确打击性能指标等，并以加权函数的形式将各段

独立、矛盾的性能指标统一，最终形成多对象、多

段、多约束的末段机动弹道优化问题。然后，采用

ＭＲＰＭ求解，通过积分弹道作初值、约束渐强以及
分段嵌套优化等一系列优化策略，解决了复杂高

超弹道优化问题的初值敏感、可行域窄等问题，获

得了高精度最优解。根据协态映射原理，通过

ＮＬＰ（ＮｏｎｌｉｎｅａｒＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇＰｒｏｂｌｅｍ）问题的 ＫＫＴ
（ＫａｒｕｓｈＫｕｈｎＴｕｃｋｅｒ）乘子准确估计了最优控制
问题的协态，求解了哈密顿函数，证明了优化结果

的最优性。最后，通过多次攻防对抗仿真，开展最

优突防弹道相对拦截弹发射时间的灵敏度研究。

１　高超末段机动突防与对地打击
高超声速飞行器一般是指在大气层内飞行、

速度超过 ５倍声速的飞行器。ＣＡＶ是一种典型
的高超声速飞行器，其末段速度高达５倍声速，可
以实现高速、大威力对地打击。但是由于拦截弹

的存在（如 ＰＡＣ３），高超声速飞行器必须进行机
动突防，如图 １所示。ＣＡＶ采用升力体外形，升
阻比较高，在大气层中飞行时具备良好的机动能

力。因此，本文的研究旨在寻找一种最优的机动

突防弹道，在保证终端对地打击精度的前提下，最

大限度地发挥高超声速飞行器的机动能力。

图 １　高超末段机动突防对地打击示意图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄ

ｇｒｏｕｎｄａｔｔａｃｋｉｎｔｅｒｍｉｎａｌｐｈａｓｅｏｆ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

１．１　动力学与运动学建模
建立攻防双方动力学模型是开展最优机动突

防弹道优化研究的第一步。由于高超声速飞行器

末段具有拦截时间短、拦截高度低等特点，可以忽

略地球自转和地球曲率的影响；并采用“瞬时平

衡”假设，不考虑转动惯量；无推力偏心，无侧滑。

于是，突防弹在地面坐标系下的质点动力学

方程可以表示为

ｘＡ＝ＶＡｃｏｓθＡｃｏｓψＡ
ｙＡ＝ＶＡｓｉｎθＡ
ｚＡ＝－ＶＡｃｏｓθＡｓｉｎψＡ

Ｖ
·

Ａ＝－
ＤＡ
ｍＡ
－ｇｓｉｎθＡ

θ
·

Ａ＝
１
ＶＡ
ＬＡｃｏｓσＡ
ｍＡ

－ｇｃｏｓθ( )Ａ
ψ
·

Ａ＝
ＬＡｓｉｎσＡ
ｍＡＶＡｃｏｓθ



















Ａ

（１）

式中：ｘＡ、ｙＡ、ｚＡ为飞行器在地面坐标系下的位置；
ＶＡ为飞行器的飞行速度；θＡ和 ψＡ分别为飞行器
的弹道倾角和航向角；σＡ为飞行器的倾侧角；ｍＡ
为飞行器的质量；ｇ为当地地球引力项；ＬＡ和 ＤＡ
分别为飞行器的升力和阻力。

同理，拦截弹在地面坐标系下的质点动力学

方程可以表示为

ｘＤ＝ＶＤｃｏｓθＤｃｏｓψＤ
ｙＤ＝ＶＤｓｉｎθＤ
ｚＤ＝－ＶＤｃｏｓθＤｓｉｎψＤ

Ｖ
·

Ｄ＝
ＰＤｃｏｓαＤ －ＤＤ

ｍＤ
－ｇｓｉｎθＤ

θ
·

Ｄ＝
１
ＶＤ
ＰＤｓｉｎαＤｃｏｓσＤ ＋ＬＤｃｏｓσＤ

ｍＤ
－ｇｃｏｓθ( )Ｄ

ψ
·

Ｄ＝
ＰＤｓｉｎαＤｓｉｎσＤ ＋ＬＤｓｉｎσＤ

ｍＤＶＤｃｏｓθ



















Ｄ

（２）
式中：ｘＤ、ｙＤ、ｚＤ为拦截弹在地面坐标系下的位置；
ＶＤ为拦截弹的飞行速度；θＤ和 ψＤ分别为拦截弹
的弹道倾角和航向角；σＤ为拦截弹的倾侧角；ｍＤ
为拦截弹的质量；ＰＤ 为拦截弹发动机提供的推
力；ＬＤ和 ＤＤ分别为拦截弹的升力和阻力；αＤ为
拦截弹的攻角。

１．２　攻防对抗相对运动建模
在攻防双方动力学建模的基础上，可以得到

二者相对位置的微分方程

ｘＤＡ＝ＶＤｃｏｓθＤｃｏｓψＤ －ＶＡｃｏｓθＡｃｏｓψＡ
ｙＤＡ＝ＶＤｓｉｎθＤ －ＶＡｓｉｎθＡ
ｚＤＡ＝－ＶＤｃｏｓθＤｓｉｎψＤ ＋ＶＡｃｏｓθＡｓｉｎψ

{
Ａ

（３）

７５５
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拦截弹按照纯比例导引律对突防弹进行拦

截。则根据纯比例导引律，指令加速度为

ａｃε＝
Ｎ′ＶＤｑε　　　　　 ａｃε ≤ ａｃｍａｘ
ａｃｍａｘｓｉｇｎ（ａｃε） ａｃε ＞ａ

{
ｃｍａｘ

（４）

ａｃβ＝
Ｎ′ＶＤｑβ　　　　　 ａｃβ ≤ ａｃｍａｘ
ａｃｍａｘｓｉｇｎ（ａｃβ） ａｃβ ＞ａ{

ｃｍａｘ

（５）

式中：ｑε和 ｑβ分别为视线俯仰角和视线偏航角变
化率；Ｎ′为有效导航比；ａｃε为俯仰指令加速度；ａｃβ
为偏航指令加速度；ａｃｍａｘ为最大指令加速度。

２　多对象、多段、多约束最优控制问题

２．１　最优控制问题分段
本文研究的是一个典型的目标突防拦截

（ＴａｒｇｅｔＡｔｔａｃｋＤｅｆｅｎｄ，ＴＡＤ）问题［１５］
，包含地面

目标、突防弹、拦截弹 ３个对象，根据突防弹飞行
任务和飞行弹道特征，主要分为以下几段：

第１段（Ｔ０～Ｔ１）为弹目交战阶段，突防弹为
了躲避拦截进行机动飞行，拦截弹的运动遵循纯

比例导引律。

第２段（Ｔ１ ～Ｔ２）为拦截弹指令饱和阶段。
由于目标快速机动且二者相对距离过小，造成视

线角速率过大，拦截弹指令加速度饱和，拦截弹保

持恒定的最大或最小攻角飞行。该阶段飞行时间

极短，攻防双方运动不再受制导律约束。

第３段（Ｔ２～Ｔ３）为弹头成功突防后对地打
击阶段，不再考虑拦截弹的运动。

弹道分段如图２所示。
通过分段，可以使得不同任务和性质的弹道

相对独立，避免相互之间耦合影响，便于分别研

究，摸清并尽可能发挥各段的能力。

图 ２　弹道分段示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｅｇｍｅｎｔ

２．２　变量选取
本文虽然研究的是突防弹道的运动形式，但

为了充分考虑拦截弹运动的影响，准确反映攻防

对抗情况，同时对攻防双方建模。需要说明的是，

本文认为拦截弹的运动规律是确定的，严格按照

比例导引律对突防弹进行拦截。但是为了方便

利用ＭＲＰＭ直接对攻防双方的运动状态进行求解，

避免数值积分求解拦截弹道，缩减计算规模，此处

同时以突防弹和拦截弹的状态量

ｘＡ＝［ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ，ＶＡ，θＡ，ψＡ，αＡ，σＡ］

ｘＤ＝［ｘＤ，ｙＤ，ｚＤ，ＶＤ，θＤ，ψＤ，αＤ，σＤ
{

］
（６）

作为状态变量，突防弹和拦截弹的攻角、倾侧角变

化率

ｕＡ＝［αＡ，σＡ］

ｕＤ＝［αＤ，σＤ
{

］
（７）

作为控制变量。式中：αＡ为突防弹的攻角。
２．３　系统状态方程

系统的状态方程包含突防弹和拦截弹的动力

学方程，在 １．１节已进行了详细介绍，即式（１）、
式（２），此处不再赘述。
２．４　系统多约束设置
２．４．１　初始和终端约束

突防弹的初始状态为中、末交班状态，拦截弹

的初始状态为地面发射点火时的状态，假设双方

初始状态确定，该约束可以表示为

ｘＡ０＝ｘ

Ａ０

ｙＡ０＝ｙ

Ａ０

ｚＡ０＝ｚ

Ａ０

ＶＡ０＝Ｖ

Ａ０

θＡ０＝θ

Ａ０

ψＡ０＝ψ

Ａ０

αＡ０＝α

Ａ０

σＡ０＝σ






















Ａ０

（８）

ｘＤ０＝ｘ

Ｄ０

ｙＤ０＝ｙ

Ｄ０

ｚＤ０＝ｚ

Ｄ０

ＶＤ０＝Ｖ

Ｄ０

θＤ０＝θ

Ｄ０

ψＤ０＝ψ

Ｄ０

αＤ０＝α

Ｄ０

σＤ０＝σ




















Ｄ０

（９）

式中：ｘＡ０、ｙＡ０、ｚＡ０为突防弹的初始位置；ＶＡ０、θＡ０、

ψＡ０、αＡ０和 σＡ０分别为突防弹的初始速度、弹道倾
角、航向角、攻角和倾侧角；ｘＤ０、ｙＤ０、ｚＤ０为拦截弹
的初始位置；ＶＤ０、θＤ０、ψＤ０、αＤ０和 σＤ０分别为拦截弹
的初始速度、弹道倾角、航向角、攻角和倾侧角；上

标“”表示期望值。
为了实现对地面目标进行精确打击，对突防

弹的终端位置进行约束

８５５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ３期 李静琳，等：高超末段机动突防／精确打击弹道建模与优化

ｘＡ３ｆ＝ｘＴ
ｙＡ３ｆ＝ｙＴ
ｚＡ３ｆ＝ｚ

{
Ｔ

（１０）

式中：（ｘＡ３ｆ，ｙＡ３ｆ，ｚＡ３ｆ）为突防弹道终端位置坐标；
（ｘＴ，ｙＴ，ｚＴ）为地面目标的位置。

为了保证对落点的杀伤效果，同时避免速度

过大造成飞行器解体，对突防弹的终端落角、落速

和攻角进行严格限制：

θｍａｘ≤ θＡ３ｆ≤ θｍｉｎ
Ｖｍａｘ≤ ＶＡ３ｆ≤ Ｖｍｉｎ
αｍａｘ≤ αＡ３ｆ≤ α

{
ｍｉｎ

（１１）

式中：θＡ３ｆ、ＶＡ３ｆ和 αＡ３ｆ分别为突防弹终端的落角、
落速和攻角；θｍａｘ、Ｖｍａｘ和 αｍａｘ分别为最大终端落
角、落速和攻角；θｍｉｎ、Ｖｍｉｎ和 αｍｉｎ分别为最小终端
落角、落速和攻角。

２．４．２　路径约束
高超声速飞行器再入末段飞行环境恶劣，典

型的过程约束包括驻点热流密度约束、动压约束

和过载约束，其具体表达式为

Ｑ
·

Ａ＝ｋＱρ
０．５Ｖ３．１５Ａ ≤ Ｑ

·

ｍａｘ

ｑＡ＝
１
２ρ
Ｖ２Ａ≤ ｑｍａｘ

ｎＡｙ＝（ＤＡｓｉｎαＡ ＋ＬＡｃｏｓαＡ）／（ｍＡｇ０）≤ ｎｙ










ｍａｘ

（１２）

式中：Ｑ
·

Ａ、ｑＡ和 ｎＡｙ分别为突防弹飞行过程中的驻
点热流密度、动压和过载；ｋＱ为与热流密度相关

的常数；Ｑ
·

ｍａｘ为最大热流密度；ｑｍａｘ为最大来流动
压；ｎｙｍａｘ为最大机动过载；ρ为大气密度；ｇ０为海
平面的重力加速度。

２．４．３　连接条件
对于多段最优控制问题，为了保证各段之间

的连续性，段与段之间需要施加连接条件，即

Ｘｉｆ＝Ｘ（ｉ＋１）０ （１３）
式中：Ｘｉｆ＝（ｘｉｆ，ｙｉｆ，ｚｉｆ，Ｖｉｆ，θｉｆ，ψｉｆ，αｉｆ，σｉｆ）表示第 ｉ
段的终端状态；Ｘ（ｉ＋１）０ ＝（ｘ（ｉ＋１）０，ｙ（ｉ＋１）０，ｚ（ｉ＋１）０，
Ｖ（ｉ＋１）０，θ（ｉ＋１）０，ψ（ｉ＋１）０，α（ｉ＋１）０，σ（ｉ＋１）０）表示第（ｉ＋
１）段的初始状态。
２．４．４　预测命中点耦合约束

为了保证拦截弹的指令饱和段在弹目相对距

离最近时刻结束，需要对指令饱和段的终端状态

设置如下约束条件：

ｒＡＤ·ｖＡＤ＝０ （１４）
式中：ｒＡＤ和 ｖＡＤ分别为该时刻拦截弹和突防弹的
相对位置和速度矢量。

２．４．５　拦截弹运动规律约束
在拦截弹和突防弹正常交战过程中，假设拦

截弹按照纯比例导引律对突防弹进行拦截，根据

三维空间纯比例导引律可知，弹道坐标系下，拦截

弹的制导指令表示为

ｎｃｙ＝－Ｎ′ＶＤｑεｃｏｓΔψ

ｎｃｚ＝－Ｎ′ＶＤｑβｃｏｓθＤ －Ｎ′ＶＤｑεｓｉｎΔψｓｉｎθ
{

Ｄ

（１５）
式中：ｎｃｙ和 ｎｃｚ为指令加速度；Δψ为拦截弹速度与
弹目相对速度在地面投影的夹角。根据拦截弹的

运动方程式（２），可知其当前实际的加速度为

ｎＤｙ＝
ＰＤｓｉｎαＤｃｏｓσＤ ＋ＬＤｃｏｓσＤ

ｍＤｇ
－ｇｃｏｓθＤ

ｎＤｚ＝
ＰＤｓｉｎαＤｓｉｎσＤ ＋ＬＤｓｉｎσＤ

ｍＤ










ｇ

（１６）
将指令加速度与实际加速度严格相等作为过

程约束引入优化模型中，即

ｎｃｙ＝ｎＤｙ
ｎｃｚ＝ｎＤ

{
ｚ

（１７）

以限制拦截弹按照纯比例导引律运动。

２．５　综合性能指标选取
高超声速飞行器末段飞行的主要任务是机动

突防和精确打击，二者相互矛盾却缺一不可。性

能指标的选取，决定了最优弹道的能力和特性。

２．５．１　间接性能指标
在以往的突防弹道优化研究中，没有考虑拦

截弹的动力学模型，无法获得脱靶量信息，因此只

能采用间接的方式来衡量突防效果。一般认为，

增大突防弹的速度和减小突防飞行时间是提高突

防能力的有效手段，典型的性能指标如下：

ＪＪ１＝－ＶＡ２ｆ （１８）
ＪＪ２＝ｔ２ｆ （１９）
式中：ＶＡ２ｆ为拦截时刻突防弹头的飞行速度；ｔ２ｆ为
拦截时刻。

２．５．２　突防性能指标
脱靶量是对突防／拦截效果最直接的评估指

标。脱靶量越大，突防效果越好。本文同时建立

了攻防双方的模型，根据指令饱和段的终端状态，

可直接得到准确的拦截脱靶量，以此作为反映弹

道突防性能的指标

ＪＴ＝－ＤＭｉｓｓ （２０）
式中：

ＤＭｉｓｓ＝［（ｘＡ２ｆ－ｘＤ２ｆ）
２＋（ｙＡ２ｆ－ｙＤ２ｆ）

２＋

　　（ｚＡ２ｆ－ｚＤ２ｆ）
２
］
１
２ （２１）

９５５
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其中：下标“２ｆ”表示指令饱和段终端时刻即拦截
时刻。

２．５．３　精确打击性能指标
为了实现对地精确打击，式（１０）对末段弹道

的终端位置进行了等式约束。但是如果为了满足

打击精度要求，设置严格的等式约束，很难直接得

到满足要求的可行解。因此，将终端位置约束转

化为性能指标：

ＪＱ１＝（ｘＡ３ｆ－ｘＴ）
２＋（ｙＡ３ｆ－ｙＴ）

２＋（ｚＡ３ｆ－ｚＴ）
２

（２２）
同理，为了控制终端落角、落速，将其转化为

性能指标：

ＪＱ２＝（θＡ３ｆ－θｆ）
２

（２３）

ＪＱ３＝（ＶＡ３ｆ－Ｖｆ）
２

（２４）
式中：θｆ、Ｖｆ分别为期望的落角、落速。
２．５．４　控制平滑性能指标

虽然本文优化的目的是得到同时具备突防能

力和精确打击能力的机动弹道，但是仅仅以上述

性能指标直接优化，得到的最优控制多数是存在

突变、振荡的，如图３所示。显然平滑的控制更具
有实际意义。因此，为了使优化得到的控制在一

定程度上尽量平滑，需要施加如下性能指标：

ＪＫ＝∫
ｔｆ

ｔ０

（ｋ１α
２
Ａ ＋ｋ２σ

２
Ａ）ｄｔ （２５）

式中：ｋ１、ｋ２为权重系数。

图 ３　平滑性能指标对控制曲线的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｍｏｏｔｈｎｅｓｓｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｉｎｄｅｘｏｎｃｏｎｔｒｏｌｃｕｒｖｅｓ

２．５．５　综合性能指标
为了得到兼顾机动突防和精确打击的末段弹

道，采用加权函数的形式对上述几种性能指标进

行组合，得到如下几种综合性能指标：

Ｊ１＝－ＶＡ２ｆ＋∫
ｔｆ

ｔ０

（ｋ１α
２
Ａ ＋ｋ２σ

２
Ａ）ｄｔ （２６）

Ｊ２＝ｔ２ｆ＋∫
ｔｆ

ｔ０

（ｋ１α
２
Ａ ＋ｋ２σ

２
Ａ）ｄｔ （２７）

Ｊ３＝－ＤＭｉｓｓ＋∫
ｔｆ

ｔ０

（ｋ１α
２
Ａ ＋ｋ２σ

２
Ａ）ｄｔ （２８）

Ｊ４＝－ＤＭｉｓｓ＋∫
ｔｆ

ｔ０

（ｋ１α
２
Ａ＋ｋ２σ

２
Ａ）ｄｔ＋ｋ３（ＶＡ３ｆ－Ｖｆ）

２＋

　　 ｋ４［（ｘＡ３ｆ－ｘＴ）
２＋（ｙＡ３ｆ－ｙＴ）

２＋（ｚＡ３ｆ－ｚＴ）
２
］

（２９）
式中：ｋ１、ｋ２、ｋ３、ｋ４均为权重系数。

综上，高超声速飞行器末段机动突防弹道设

计是一个多对象、多段、多约束的最优控制问题。

为了进一步明确建模流程，采用图 ４进行说明。
图中，ｘＡ、ｘＤ分别表示突防弹、拦截弹的状态量；
下标“０”、“ｆ”分别表示初始和终端时刻；下标
“１”、“２”、“３”分别表示第 １、２、３段弹道；上标
“”表示该项的期望值：ｎｃ为指令过载，包括俯

仰指令和偏航指令；ｎｃ为实际过载；ω为视线转
动角速度；ｔＡ和 ｔＤ分别为突防弹和拦截弹到达预
测命中点的时刻。

图 ４　弹道优化流程图

Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔ

３　Ｒａｄａｕ多段伪谱法求解多对象、
多段、多约束最优控制问题

　　为了得到末段最优机动弹道，采用 ＭＲＰＭ求
解该多对象、多段、多约束最优控制问题。ＭＲＰＭ
是一种处理最优控制问题的离散优化方法。其主

要思想是将状态和控制在一系列正交节点即 Ｌｅｇ
ｅｎｄｒｅＧａｕｓｓＲａｄａｕ（ＬＧＲ）节点上离散并满足状态
微分方程，并以这些离散点为节点构造拉格朗日

插值多项式来逼近状态和控制变量，从而将最优

控制问题转化为参数优化问题，即 ＮＬＰ问题。而

０６５
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且 ＭＲＰＭ适合求解多段问题，具有高精度、指数
收敛性质。

３．１　弹道优化策略
３．１．１　离散节点初值按弹道积分赋值

高超声速弹道具有强非线性、快速变化的特

点，且对控制变量高度敏感。ＧＰＯＰＳ初值生成器
是在给定初始、终端状态的初值后，通过线性插值

获得离散节点上的初值，这很难满足动力学方程

的约束，使得问题不能收敛到可行解，更无法获得

最优解。

因此，考虑再入动力学模型，本文以常值控制

下的积分弹道作为突防弹的状态初值，采用比例

导引律对该积分弹道进行拦截，并以此拦截弹道

作为拦截弹的状态初值，从而同时满足双方的动

力学约束，以及二者之间拦截导引律的耦合约束。

而且，常值攻角、倾侧角控制下的弹道较为平滑，

容易满足热流密度、动压等过程约束。如图 ５和
图６所示，在相同情况下，与 ＧＰＯＰＳ自动生成初
值相比，以积分弹道作为初值，解的可行性精度和

最优性精度更高，收敛速度更快。其中，可行性精

度和最优性精度分别反映了优化结果对约束条件

和 ＫＫＴ条件的满足情况。

图 ５　可行性精度对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｃｃｕｒａｃｙ

图 ６　最优性精度对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍａｌｉｔｙａｃｃｕｒａｃｙ

３．１．２　约束渐强
高超声速飞行器飞行速度快，在末段面临严

峻的热、力学环境，热流密度、动压、过载等各种复

杂约束使得弹道的可行域限制在较为狭窄的范围

内，尤其对于多对象问题，还应当满足耦合约束即

拦截导引律的限制。然而优化初值一般很难满足

全部约束，仅通过一次优化很难收敛到狭窄的可

行域中，通常得不到高精度的可行解。因此，需要

先在一个扩展的可行域内得到可行解，并由该可

行解迭代替换为优化初值，再由少到多逐步加强

约束，缩小允许的可行域，直到得到满足约束的高

精度解。如图７所示，强动压约束下，只能得到低
精度可行解。而图８中，逐渐加强动压约束，３次
迭代优化即可将可行解的精度提高２个数量级。

图 ７　可行性精度收敛性

Ｆｉｇ．７　Ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｃｃｕｒａｃｙｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

图 ８　逐次迭代可行性精度收敛性

Ｆｉｇ．８　Ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｃｃｕｒａｃｙｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｉｎｉｔｅｒａｔｉｏｎ

３．１．３　分段嵌套优化
本文研究的是一个复杂的多段优化问题，每

一段都需要满足动力学方程约束、过程约束，而且

段与段之间需要通过连接条件即多个严格的等式

约束来保证解的连续性，如式（１３）所示。若直接
对３段同时优化，很难得到同时满足复杂多约束
的可行解。因此，采用分段优化策略。先对第 １
段即弹目交战段优化得到最优解后，将第 １段的
优化结果作为初值、第 １段的终端状态作为第 ２
段即指令饱和段的初始状态，对前 ２段同时进行
优化，得到前 ２段的最优解后再以此为初值，对
３段同时进行优化，获得满足多段约束的解。

综上所述，针对该问题的一系列初值生成策

略可以由图９表示。
３．２　协态映射原理及最优性验证

通过ＭＲＰＭ的求解原理可知，本文实际上

１６５
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图 ９　弹道分段嵌套优化流程

Ｆｉｇ．９　Ｎｅｓｔｅｄｍｕｌｔｉｐｈａｓｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

是将最优控制问题转化为 ＮＬＰ问题求解。对于
ＮＬＰ问题，ＫＫＴ条件是确保其最优解的充要条
件，但是这不能保证该解为原最优控制问题的最

优解。

本文研究的是一个终端时间自由的最优控制

问题，根据最优控制理论，其哈密顿函数为

Ｈ［ｘ１（ｔ），ｕ１（ｔ），ｘ２（ｔ），ｕ２（ｔ），λ１（ｔ），λ２（ｔ），ｔ］＝

　　Ｌ［ｘ１（ｔ），ｕ１（ｔ），ｔ］＋λ
Ｔ
１（ｔ）ｆ１［ｘ１（ｔ），

　　ｕ１（ｔ），ｔ］＋λ
Ｔ
２（ｔ）ｆ２［ｘ２（ｔ），ｕ２（ｔ），ｔ］ （３０）

即

Ｈ［ｘ１（ｔ），ｕ１（ｔ），ｘ２（ｔ），ｕ２（ｔ），λ１（ｔ），λ２（ｔ），ｔ］＝

　　ｋ１α
２
Ａ ＋ｋ２σ

２
Ａ ＋λ１ｘＶＡｃｏｓθＡｃｏｓψＡ ＋

　　λ１ｙＶＡｓｉｎθＡ ＋λ１ｚ（－ＶＡｃｏｓθＡｓｉｎψＡ）＋

　　λ１Ｖ
－ＤＡ
ｍＡ

－ｇｓｉｎθ( )Ａ ＋
　　λ１θ

１
ＶＡ
ＬＡｃｏｓσＡ
ｍＡ

－ｇｃｏｓθ( )Ａ ＋
　　λ１ψ

ＬＡｓｉｎσＡ
ｍＡＶＡｃｏｓθＡ

＋λ２ｘＶＤｃｏｓθＤｃｏｓψＤ ＋

　　λ２ｙＶＤｓｉｎθＤ ＋λ２ｚ（－ＶＤｃｏｓθＤｓｉｎψＤ）＋

　　λ２Ｖ
ＰＤｃｏｓαＤ －ＤＤ

ｍＤ
－ｇｓｉｎθ( )Ｄ ＋

　　λ２θ
１
ＶＤ
ＰＤｓｉｎαＤｃｏｓσＤ＋ＬＤｃｏｓσＤ

ｍＤ
－ｇｃｏｓθ( )Ｄ ＋

　　λ２ψ
ＰＤｓｉｎαＤｓｉｎσＤ ＋ＬＤｓｉｎσＤ

ｍＤＶＤｃｏｓθＤ
（３１）

式中：λ１ｘ、λ１ｙ、λ１ｚ、λ１Ｖ、λ１θ、λ１ψ、λ２ｘ、λ２ｙ、λ２ｚ、λ２Ｖ、
λ２θ和 λ２ψ为协态变量。由于哈密顿函数不显含时
间 ｔ，且终端时刻自由，则有
Ｈ
ｔ
＝０ （３２）

即沿最优曲线哈密顿函数恒等于常数。因此，通

过哈密顿函数的取值，可以验证优化结果的最

优性。

根据 ＭＲＰＭ的协态映射原理［１６］
，通过 ＮＬＰ

问题的 ＫＫＴ条件可以准确地估计最优控制问题
的协态：

珘λＮ＋１＝ＤＮ＋１Λ （３３）

珘λｋ＝
Λｋ
ωｋ
　　１≤ ｋ≤ Ｎ （３４）

珘γｋ＝
Γｋ
ωｋ
　　１≤ ｋ≤ Ｎ （３５）

珟ψ＝Ψ （３６）

式中：ＤＮ＋１为微分矩阵；Λ为与微分方程约束相
关的拉格朗日乘子矩阵，Λｋ为矩阵 Λ的第 ｋ行；
Γｋ为与不等式约束相关的拉格朗日乘子矩阵的
第 ｋ行；Ψ为与等式约束相关的拉格朗日乘子矩
阵；珘λＮ＋１、珘λｋ、珘γｋ、珟ψ分别为相应的协态；ωｋ为第 ｋ
个 ＬＧＲ节点的权重；Ｎ为 ＬＧＲ节点数。

通过该映射，ＮＬＰ问题的 ＫＫＴ条件和离散的
最优控制问题的一阶必要条件是等价的。通过

ＮＬＰ问题的拉格朗日乘子，可以得到最优控制问
题的协态变量，从而引入最优控制问题的哈密顿

函数验证 ＭＲＰＭ得到的优化结果的最优性。

４　算例仿真

４．１　优化结果

为了验证最优控制问题建模的可行性，研究

不同性能指标下最优机动弹道，获得高超飞行器

的最大机动能力，以 ＣＡＶ和 ＰＡＣ３为研究对象进
行末段攻防对抗仿真。假设拦截弹的制导系统是

理想的，即制导系统产生的制导指令，弹体能迅速

进行跟踪，不会造成控制系统的偏差。

飞行器的初始、终端状态约束如表 １所示。
同时突防弹以攻角 １０°，倾侧角 －１８０°为基准飞
行状态。拦截弹的初始状态为发射后进行程序转

弯前的状态，如表２所示。
末段需要严格满足热流密度、动压和过载约

束，如表３所示。
攻防双方均采用ＢＴＴ控制，且攻角、倾侧
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表 １　突防弹初始及终端状态约束

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｌｅ

时　间 ｘＡ／ｍ ｙＡ／ｍ ｚＡ／ｍ ＶＡ／（ｍ·ｓ
－１） θＡ／（°） ψＡ／（°） αＡ／（°） σＡ／（°）

ｔ０ １０１８８．８ ２１２９９．３ １０１８８．８ １８７８．８ －１８．９ １３５．０ １０ －１８０

ｔｆ －９３４６ ０ －９３４６ （８００，１１００） （－９０，－７５） （０，７）

表 ２　拦截弹初始状态约束

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｍｉｓｓｉｌｅ

状态约束
ｘＤ０／
ｍ

ｙＤ０／
ｍ

ｚＤ０／
ｍ

ＶＤ０／
（ｍ·ｓ－１）

θＤ０／
（°）

ψＤ０／
（°）

ｍＤ０／
ｋｇ

数　值 －８０００ ０ －８０００ １０００ ３８ －４５ ３１５

表 ３　突防弹常规路径约束

Ｔａｂｌｅ３　Ｐａｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｌｅ

路径约束 Ｑ
·

ｍａｘ／（Ｗ·ｃｍ
－２） ｑ／（Ｎ·ｍ－２） ｎｙ

数　值 ４００ ６×１０５ ２０

角及其变化率需满足以下约束条件：

５°≤ αＡ≤２５°　　　　 αＡ ≤３０（°）／ｓ

－２０°≤ αＤ≤２０° αＤ ≤３０（°）／ｓ

－２７０°≤ σＡ≤－９０° σＡ ≤３ｒａｄ／ｓ

－１８０°≤ σＤ≤１８０° σＤ ≤











 １ｒａｄ／ｓ

（３７）

通过仿真，不同性能指标下的最优弹道如

图１０和图 １１所示。终端状态如表 ４所示。其
中，在 ｘ、ｙ、ｚ３个方向的落点误差均在 １ｍ以内，
远远小于 ＣＡＶ的毁伤半径，满足精确打击的任务
需要。

根据文献［１］显示，ＰＡＣ３的毁伤半径为８ｍ，
表５为常值控制和几种不同性能指标下突防弹道
的拦截脱靶量。从表 ５可知，当飞行器按照常值
攻角和倾侧角飞行不进行规避机动时，不能成功

突防，但是，其他优化所得的机动弹道均成功突

防，证明了动力学建模和最优控制问题建模的可

行性。而且直接以脱靶量即 Ｊ３、Ｊ４为性能指标所
得到的最优弹道，其脱靶量比其他弹道高出 １～
２个数量级。从控制曲线图 １２可知，直接以脱靶
量为指标优化，得到了一种纵横向组合机动控制

规律，发挥了飞行器的最大机动能力，尤其是横向

机动能力。

因此，为了验证最优纵横向组合机动弹道的

优越性，与垂直 Ｓ型机动弹道对比。二者的突防
效果如表 ６所示。可见最优机动的突防效果
更好。

图１３为二者的控制曲线。最优组合机动在
攻角近似 ｂａｎｇｂａｎｇ机动的同时，不断进行倾侧
翻转，纵横向同时机动以躲避拦截，最大限度利用

了高超声速飞行器升阻比高、机动性强的优点。

图 １０　ｘｚ曲线、ｘｙ曲线和速度时间曲线

Ｆｉｇ．１０　ｘｚｃｕｒｖｅｓ，ｘｙｃｕｒｖｅｓａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓ

图 １１　弹道倾角时间曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓ

　　后期攻角再次增大，以降低终端速度，而倾侧
角变化则是为了返回落点。因此，通过纵横向组

合机动，在满足落点、落角、落速要求的同时，增强
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表 ４　优化结果终端状态

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｒｅｓｕｌｔｓ

性能指标 ｘＡｆ／ｍ ｙＡｆ／ｍ ｚＡｆ／ｍ ＶＡｆ／（ｍ·ｓ
－１） θＡｆ／（°） ψＡｆ／（°） αＡｆ／（°） σＡｆ／（°）

Ｊ１ －９３４６．９９ －１．００ －９３４６．９９ １４５０．６７ －８４．３７ １３２．４９ ６．００ －１７８．６４

Ｊ２ －９３４４．９９ －１．００ －９３４４．９９ １５１５．６８ －７５．０１ １３５．００ ６．００ －１８０．０１

Ｊ３ －９３４４．９９ －１．００ －９３４６．９９ １３７７．６１ －７５．０１ １８０．０１ ６．００ －２１０．６５

Ｊ４ －９３４４．９９ －１．００ －９３４６．９９ １０１８．９５ －９０．０１ １８０．０１ ６．００ －１８０．２０

常值 －９３４５．９９ －１．８１×１０－１２ －９３４５．９９ １４６２．１２ －８４．６２ １３５．０１ １０．００ －１８０．００

表 ５　突防脱靶量对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅ

性能指标 脱靶量／ｍ

Ｊ１ １９．００

Ｊ２ ５．１８

Ｊ３ ２１６．６５

Ｊ４ ２３４．５９

常值 ３．６９

图 １２　突防弹攻角时间曲线和倾侧角时间曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｌｅａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｎｄ

ｂａｎｋａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓ

表 ６　不同机动形式突防脱靶量对比

Ｔａｂｌｅ６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｔｉｖａｔｉｏｎｓ

机动形式 最优机动 程序机动

脱靶量／ｍ ２３４．６ １１９．７

了弹道的突防能力。而垂直 Ｓ型机动是以最大加
速度飞行，并通过 １８０°倾侧翻转来改变加速度的
符号

［１７］
。程序机动后按照比例导引律打击落点。

因此，为了保证终端打击精度，必须缩短机动时

间，保留足够能力修正弹道返回落点。二者的三

维弹道如图１４所示。
如图１５所示，由于精确打击指标 Ｊ４中精确

打击指标即式（２２）～式（２４）的应用，控制了最优
组合机动弹道的落速，因此其热流密度、动压均很

小，这对高超声速飞行器来说至关重要。经过大

过载转弯后，过载在终端也控制到较小值，满足了

过载约束。

图 １３　不同机动形式突防弹攻角时间曲线和

倾侧角时间曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｍｉｓｓｉｌｅａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｔｉｍｅ

ｃｕｒｖｅａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｔｉｖａｔｉｏｎｓ

图 １４　三维弹道曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓ
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图 １５　热流密度时间，动压时间，过载时间曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｈｅａｔｆｌｕｘｔｉｍｅ，ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｔｉｍｅ

ａｎｄｏｖｅｒｌｏａｄｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓ

４．２　最优性验证
为了验证弹道优化策略的必要性和有效性，

在相同条件下，将采用 ＧＰＯＰＳ初值生成器与弹道
优化策略后的求解精度对比，如表７所示。可见，
采用优化策略后，解的可行性精度和最优性精度

提高了多个数量级。

为了验证 ＭＲＰＭ优化结果是否是原最优控
制问题的最优解，图１６给出了最优弹道的哈密顿
函数曲线。可见，哈密顿函数值在０附近，满足最
优性一阶必要条件，充分说明了 ＭＲＰＭ求得的结
果是最优的。

表 ７　求解精度对比

Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｏｌｕｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ

求解精度 ＧＰＯＰＳ初值生成器 分段嵌套优化

节点数 ４１ １０５
节点误差 ０．２９３５ ８．３１３９×１０－５

可行性 ２．０×１０－２ ３．２×１０－８

最优性 ９．４×１０－３ ７．２×１０－６

图 １６　哈密顿函数曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｈａｍｉｌｔｏｎｉａｎｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓ

４．３　灵敏度分析
对于末段低层拦截，由于攻防双方的相对速

度很大，拦截弹的发射时机严重影响着拦截脱靶

量。因此，针对前面的优化结果，改变拦截弹的发

射时机，统计不同发射时机下的脱靶量。

观察图１７的脱靶量统计结果可知，同一条机
动弹道，其突防效果依赖于拦截弹的发射时机。

但是对于以脱靶量（即 Ｊ４）为性能指标的机动弹
道，由于其脱靶量远远高于其他弹道，即使调整拦

截弹的发射时机，脱靶量也在百米量级。因此，直

接以脱靶量作为性能指标的最优机动弹道，飞行

器的机动能力将得到充分发挥，突防能力最强。

图 １７　拦截弹发射时机影响

Ｆｉｇ．１７　Ｉｍｐａｃｔｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｌａｕｎｃｈｔｉｍｅ

５　结　论

针对高超末段的机动突防与精确打击问题，

本文从最优控制角度出发，提出了一种多对象、多

段、多约束的末段机动弹道优化方法。通过

ＭＲＰＭ求解得到了一种兼顾突防和精确打击的机
动弹道，获得了高超声速飞行器的最大机动能力：

１）通过多对象、多段建模，分别获得了独立、
直接的突防性能指标和精确打击性能指标，通过

加权处理，获得了综合性能最优的弹道，在保证终

端打击精度１ｍ的前提下，将突防脱靶量提高到
百米量级，充分发挥了高超声速飞行器的纵横向

机动性能，相比于其他间接性能指标的优化弹道、

程序机动弹道，突防效果显著提升。

５６５
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２）通过积分弹道作初值、约束渐强以及分段
嵌套优化等一系列优化策略，解决了 ＭＲＰＭ求解
复杂多对象、多段、多约束弹道优化问题的初值敏

感、可行域窄等问题，使得优化问题得以快速收

敛，且解的可行性精度和最优性精度提高了多个

量级。

３）根据协态映射原理，通过 ＮＬＰ问题的
ＫＫＴ乘子准确估计最优控制问题的协态，求解了
哈密顿函数，证明了优化结果的最优性。

４）通过攻防对抗仿真，验证了最优机动弹道
对拦截弹的发射时间不敏感。
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一种新型并联灌注机器人运动学分析和多目标优化

杨会１，房海蓉１，２，，李典１，方跃法１，２

（１．北京交通大学 机械与电子控制工程学院 机器人研究中心，北京 １０００４４；

２．北京交通大学 载运工具先进制造与测控技术教育部重点实验室，北京 １０００４４）

　　摘　　　要：针对大型航天器蜂窝结构灌注需求，提出一种新型串并混联灌注机器人机
构，主要对并联机构进行分析研究。首先，对３ＰＳＳＰＵ并联机构进行了运动学分析，建立了运
动学反解数学模型和雅可比矩阵；其次，确定了影响机构工作空间主要因素的约束条件，求解

出了机构的工作空间；然后，建立了机构的刚度模型，求得机构在运动过程中的刚度变化分布；

最后，利用遗传算法，以工作空间和全局刚度为目标对机构结构参数进行优化分析，确定了最

终的机构尺寸参数，为蜂窝灌注机器人应用奠定基础。

关　键　词：并联灌注机器人；运动学分析；工作空间；刚度；多目标优化
中图分类号：ＴＨ１１２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５６８０８

　　航天器在上升和再入太空阶段受到巨大的气
动加热效应，为保证飞行员安全和机载仪器正常

运转，需在航天器的外部铺设防热层结构
［１］
。目

前航天器防热层结构通常采用正六边形蜂窝板结

构
［２３］
，通过对蜂窝结构进行防热材料灌注来实

现热防护的功能
［４５］
。

由于蜂窝结构和防热层材料的特殊性，国内

外防热层灌注多采用人工进行，但该灌注方式效

率较低，随着中国航天器的发展，球冠面的外形尺

寸逐渐变大，人工灌注方式无法满足防热材料灌

注的需求，因此，需要提出一种满足要求的灌注机

器人。

由于球冠面外形尺寸较大，灌注装置末端需

携带负载，要求灌注机器人具有较大的工作空间

和较高的刚度。串联机器人因其工作空间大、操

作灵活、响应速度快等优点在工业生产方面得到

了 广 泛 的 应 用，例 如，ＰＵＭＡ［６］、ＳＣＡＲＡ［７］ 和
ＩＲＢ［８］等工业机器人，但串联机器人同时具有刚
度小的缺点。而与传统的串联机器人相比，具有

复杂结构的并联机器人具有许多明显的优势，例

如，高刚度、高精度、高承载能力和误差积累小等

优点
［９１２］
，并应用于并联机床

［１３１４］
、喷涂机器

人
［１５］
、微操作机器人

［１６］
和力传感器

［１７］
等方面，

但并联机器人同时具有工作空间小的缺点。因

此，对于灌注机器人来说，单纯的串联机器人和并

联机器人都无法完全满足灌注要求。结合以上

２种机器人的优点，串并混联机器人可以最大程
度地满足航天器防热材料灌注要求。

本文提出一种用于防热层灌注的串并混联机

器人，该机器人的工作空间能够覆盖整个球冠面。

通过采用被动支链，使得并联机构具有较高的刚

度。建立了并联机构的模型，对机构进行了运动

学分析，通过约束分析绘制了并联机构的工作空

间，在雅可比矩阵的基础上建立了并联机构的刚

度模型，利用遗传算法，以工作空间和全局刚度为

指标对并联机构的参数进行多目标优化分析。优

化结果大大提高了并联机构的刚度和工作空间，

能够满足防热层灌注的要求。

Administrator
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　第 ３期 杨会，等：一种新型并联灌注机器人运动学分析和多目标优化

１　机构描述

如图１（ａ）所示系统主要由 ３ＰＳＳＰＵ并联机
构、圆形导轨和蜂窝转台组成，其中 ３ＰＳＳＰＵ并
联机构可在圆形导轨上运动，蜂窝转台可绕自身

转动，通过沿导轨和转台的自转使得灌注机构末

端操作器能够到达整个蜂窝球冠面。本文重点对

３ＰＳＳＰＵ并联机构进行分析，如图 １（ｂ）所示机构
由定平台、动平台以及连接定平台和动平台的

３个完全相同的主动支链 ＰＳＳ和 １个被动支链
ＰＵ组成，主动支链均匀的分布在定平台上，每个
主动支链依次由移动（Ｐ）副、球（Ｓ）副和球（Ｓ）副
组成，每个 Ｐ副由直线电机驱动；被动支链由Ｐ副
和虎克铰（Ｕ）副组成，Ｕ副与动平台相连接。由
于每条主动支链自由度为 ６，对动平台不提供约
束，所以动平台和中间被动支链具有相同的自由

度数，即动平台具有沿 ｘ轴和 ｙ轴的转动自由度
以及沿 ｚ轴的移动自由度。

如图２所示为３ＰＳＳＰＵ机构运动简图，其

图 １　串并混联灌注机器人系统

Ｆｉｇ．１　Ｓｅｒｉａｌｐａｒａｌｌｅｌｐｅｒｆｕｓｉｏｎｒｏｂｏｔｓｙｓｔｅｍ

图 ２　３ＰＳＳＰＵ机构运动简图

Ｆｉｇ．２　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｋｅｔｃｈｏｆ３ＰＳＳＰＵｍｅｃｈａｎｉｓｍ

中 Ｂ１、Ｂ２、Ｂ３分别代表３个移动副，动平台上３个
球副分别由 Ｍ１、Ｍ２、Ｍ３表示，与 Ｐ副相连的 ３个
球副分别由 Ｎ１、Ｎ２、Ｎ３表示，固定坐标系 ＯＸｂＹｂＺｂ
建立在定平台的中心点 Ｏ，轴线 Ｘｂ沿导轨

→ＯＢ２的
反方向，轴线 Ｚｂ竖直向上，动坐标系ＭＸｍＹｍＺｍ建
立在动平台的中心点 Ｍ，且轴线 Ｘｍ沿直线 ＭＭ２的
反方向，轴线 Ｚｍ竖直向上，ｌｉ为主动杆 ＮｉＭｉ的长

度，Ｒｍ为ＭＭｉ的长度，φｉ为直线 ＯＢｉ与 Ｘｂ轴的夹

角，ｉ为向量
→ＭＭｉ与轴 Ｘｍ的夹角。

２　运动学分析

２．１　约束分析
由图２可得，φｉ和ｉ参数之间的关系表示如下：

φｉ＝φ１＋
２π（ｉ－１）

３

ｉ＝１＋
２π（ｉ－１）{

３

　　ｉ＝１，２，３

定义 θ１和 θ２分别为动平台绕 ｘ轴和 ｙ轴的
转角。

因此，可得出动坐标系相对于定坐标系的旋

转矩阵：

ＲＭＯ ＝ＲＭ（ｘ，θ１）ＲＭ（ｙ，θ２）＝

　　

ｃｏｓθ２ ０ ｓｉｎθ２
ｓｉｎθ１ｓｉｎθ２ ｃｏｓθ１ －ｓｉｎθ１ｃｏｓθ２
－ｃｏｓθ１ｓｉｎθ２ ｓｉｎθ１ ｃｏｓθ１ｃｏｓθ











２

（１）
式中：ＲＭ（ｘ，θ１）为绕 ｘ轴旋转 θ１的旋转矩阵；
ＲＭ（ｙ，θ２）为绕 ｙ轴旋转 θ２的旋转矩阵。

定义 ｚｍ为动平台沿 ｚ轴方向上的坐标，动坐

标系原点 Ｍ在定坐标系下的坐标 ＭＯ
可以表

示为

９６５
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ＭＯ＝［０ ０ ｚｍ］Ｔ （２）

Ｍｉ在动坐标系下的坐标 Ｍ
Ｍ
ｉ可以表示为

ＭＭ
ｉ ＝［Ｒｍｃｏｓｉ Ｒｍｓｉｎｉ ０］

Ｔ
（３）

因此，Ｍｉ在定坐标系下的坐标 Ｍ
Ｏ
ｉ 可以表

示为

ＭＯ
ｉ＝

ｘｏｍｉ
ｙｏｍｉ
ｚｏｍ











ｉ

＝

　

Ｒｍｃｏｓｉｃｏｓθ２
Ｒｍｃｏｓｉｓｉｎθ１ｓｉｎθ２＋Ｒｍｓｉｎｉｃｏｓθ１

－Ｒｍｃｏｓｉｃｏｓθ１ｓｉｎθ２＋Ｒｍｓｉｎｉｓｉｎθ１＋ｚ











ｍ

（４）
２．２　运动学反解

已知输出构件的位姿，求解输入构件的位置

称为机构的运动学反解。由图 ２可得，第 ｉ个支
链的封闭矢量方程可以表示为

ＯＢ→ ｉ＋ＢｉＭ
→
ｉ ＝ＯＭ

→
ｉ （５）

式中：

ＯＢ→ ｉ ＝
ｓｉｃｏｓφｉ
ｓｉｓｉｎφｉ









０

ＢｉＭ
→
ｉ ＝

ｘｌｉ
ｙｌｉ
ｚｌ










ｉ

ＯＭ→ ｉ ＝

ｘｏｍｉ
ｙｏｍｉ
ｚｏｍ











ｉ

其中：ｓｉ（ｉ＝１～３）为每个移动副移动的距离；ｘｌｉ、

ｙｌｉ、ｚｌｉ分别为向量ＢｉＭ
→
ｉ的三维坐标。

将式（４）代入式（５）可得
ｘｌｉ
ｙｌｉ
ｚｌ










ｉ

＝
Ａｘｉ＋Ｂｘｉｓｉ
Ａｙｉ＋Ｂｙｉｓｉ
Ａｚｉ＋Ｂｚｉｓ










ｉ

（６）

式中：Ａｘｉ ＝Ｒｍｃｏｓｉｃｏｓθ２；Ｂｘｉ ＝－ｃｏｓφｉ；Ａｙｉ ＝
Ｒｍｃｏｓｉｓｉｎθ１ｓｉｎθ２＋Ｒｍｓｉｎｉｃｏｓθ１；Ｂｙｉ＝－ｓｉｎφｉ；
Ａｚｉ ＝－Ｒｍｃｏｓｉｃｏｓθ１ｓｉｎθ２ ＋Ｒｍｓｉｎｉｓｉｎθ１ ＋
ｚｍ；Ｂｚｉ ＝０。
　　根据杆长条件可得
ｘ２ｌｉ＋ｙ

２
ｌｉ＋ｚ

２
ｌｉ ＝ｌ

２
ｉ （７）

将式（６）代入式（７）可得
ｓａｉｓ

２
ｉ ＋ｓｂｉｓｉ＋ｓｃｉ ＝０ （８）

式中：

ｓａｉ＝Ｂ
２
ｘｉ＋Ｂ

２
ｙｉ＋Ｂ

２
ｚｉ

ｓｂｉ＝２（ＡｘｉＢｘｉ＋ＡｙｉＢｙｉ＋ＡｚｉＢｚｉ）

ｓｃｉ＝Ａ
２
ｘｉ＋Ａ

２
ｙｉ＋Ａ

２
ｚｉ－ｌ

２
ｉ

因此，由式（８）中可得出运动学反解：

ｓｉ＝
－ｓｂｉ± ｓ２ｂｉ－４ｓａｉｓｃ槡 ｉ

２ｓａｉ
（９）

２．３　雅可比矩阵
由于

（ｘｏｍｉ－ｓｉｃｏｓφｉ）
２＋（ｙｏｍｉ－ｓｉｓｉｎφｉ）

２＋（ｚｏｍｉ）
２ ＝ｌ２ｉ
（１０）

对式（１０）两边分别对 ｘｏｍｉ、ｙ
ｏ
ｍｉ和 ｚ

ｏ
ｍｉ求偏导数，

可得

ｓｉ（ｙｌｉｓｉｎφｉ＋ｘｌｉｃｏｓφｉ）＝ｘｌｉｘ
ｏ
ｍｉ

ｓｉ（ｙｌｉｓｉｎφｉ＋ｘｌｉｃｏｓφｉ）＝ｙｌｉｙ
ｏ
ｍｉ

ｓｉ（ｙｌｉｓｉｎφｉ＋ｘｌｉｃｏｓφｉ）＝ｚｌｉｚ
ｏ
ｍ

{
ｉ

（１１）

　　通过对式（１１）整理可得

ｓｉ＝
１
３
ｘｌｉ
λｍｉ

ｙｌｉ
λｍｉ

ｚｌｉ
λｍ[ ]

ｉ

ｘｏｍｉ

ｙｏｍｉ

ｚｏｍ











ｉ

（１２）

式中：λｍｉ＝ｙｌｉｓｉｎφｉ＋ｘｌｉｃｏｓφｉ。
对式（４）两边同时对时间求偏导数可得

δｘｏｍｉ
δｙｏｍｉ
δｚｏｍ










ｉ

＝Ｊｉ

θ１
θ２
θ３
ｘｍ
ｙｍ
ｚ



















ｍ

（１３）

式中：

Ｊｉ ＝
ｊ１１ ｊ１２ ｊ１３ ｊ１４ ｊ１５ ｊ１６
ｊ２１ ｊ２２ ｊ２３ ｊ２４ ｊ２５ ｊ２６
ｊ３１ ｊ３２ ｊ３３ ｊ３４ ｊ３５ ｊ











３６

　　联立方程式（１２）和方程式（１３）可得

ｓ１
ｓ２
ｓ










３

＝Ｊｐ

θ１
θ２
θ３
ｘｍ
ｙｍ
ｚ



















ｍ

（１４）

式中：ｘｍ和 ｙｍ分别为动平台沿 ｘ轴和 ｙ轴方向
上的坐标；Ｊｐ为仅有 ３条主动支链组成机构的雅
可比矩阵：

Ｊｐ＝
１
３

ｘｌ１
λｍ１

ｙｌ１
λｍ１

ｚｌ１
λ[ ]
ｍ１

Ｊ１

ｘｌ２
λｍ２

ｙｌ２
λｍ２

ｚｌ２
λ[ ]
ｍ２

Ｊ２

ｘｌ３
λｍ３

ｙｌ３
λｍ３

ｚｌ３
λ[ ]
ｍ３

Ｊ



















３

０７５
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　第 ３期 杨会，等：一种新型并联灌注机器人运动学分析和多目标优化

如图３所示，建立了每个运动副的局部坐标
系，因此可得

ａ４１＝Ａ
０
１ａ４０

ａ４２ ＝Ａ
０
１Ａ

１
２ａ４０

ａ４３ ＝Ａ
０
１Ａ

１
２Ａ

２
３ａ

{
４０

（１５）

式中：ａ４ｉ为旋转矩阵 Ａ
０
１Ａ

１
２…Ａ

ｉ－１
ｉ 的第 ３列元素，

ａ４０＝［０ ０ １］Ｔ，Ａｉ－１ｉ 为从第 ｉ个坐标系到第
ｉ－１个坐标系的旋转矩阵，同时位置矢量可表
示为

ｃ４１＝Ａ
０
１ｂ４１＋Ａ

０
１Ａ

１
２ｂ４２＋Ａ

０
１Ａ

１
２Ａ

２
３ｂ４３

ｃ４２＝Ａ
０
１Ａ

１
２ｂ４２＋Ａ

０
１Ａ

１
２Ａ

２
３ｂ４３

ｃ４３＝Ａ
０
１Ａ

１
２Ａ

２
３ｂ

{
４３

（１６）

其中：ｂ４１＝［０ ０ ｚｍ］Ｔ；ｂ４２＝［０ ０ ０］Ｔ；ｂ４３＝

［０ ０ ０］Ｔ。
因此，对于中间约束支链，可得

Ｊｓ

ｚｍ

θ
·

１

θ
·












２

＝［θ１ θ２ θ３ ｘｍ ｙｍ ｚｍ］Ｔ

（１７）
将方程式（１７）代入方程式（１４），可求出并联

机构的整体雅可比矩阵：

Ｊ＝ＪｐＪｓ （１８）

式中：Ｊｓ＝
０ ａ４２ ａ４３
ａ４１ ａ４２×ｃ４２ ａ４３×ｃ[ ]

４３

。

图 ３　中间被动支链各运动副的局部坐标系

Ｆｉｇ．３　Ｌｏｃａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｅｖｅｒｙｋｉｎｅｍａｔｉｃ

ｐａｉｒｏｆｍｉｄｄｌｅｐａｓｓｉｖｅｌｉｎｋ

３　性能分析
３．１　工作空间

根据机构的特点，影响机构工作空间的主要

因素有：移动副移动的距离、杆的长度以及连杆分

别与定平台和动平台的夹角。其中，移动副移动

距离的约束是限制机构工作空间的主要因素。

因此，移动副的相应约束可表示为

ｓｉｍｉｎ≤ ｓｉ≤ ｓｉｍａｘ （１９）
式中：ｓｉｍｉｎ和 ｓｉｍａｘ分别为移动副的最小和最大
位移。

定义主动连杆与动平台之间的夹角为 αｉ，其
中杆件的半径忽略不计，故其约束条件可表示为

αｉｍｉｎ≤ αｉ≤ αｉｍａｘ （２０）
式中：αｉｍｉｎ和 αｉｍａｘ分别为 αｉ的最小值和最大值。

αｉ＝ａｒｃｃｏｓ
ＭＭ→ ｉ·ＮｉＭ

→
ｉ

ＭＭ→ ｉ·ＮｉＭ
→
ｉ

＝ａｒｃｃｏｓ
ＭＭ→ ｉ·ＮｉＭ

→
ｉ

Ｒｍｌｉ
　　定义主动连杆与定平台之间的夹角为 βｉ，故
其约束条件可表示为

βｉｍｉｎ≤ βｉ≤ βｉｍａｘ （２１）
式中：βｉｍｉｎ和 βｉｍａｘ分别为 βｉ的最小值和最大值。

３ＰＳＳＰＵ并联机构结构参数和相关的变量如
表１所示，通过以下参数和以上约束条件，可计算
出并联机构在笛卡儿坐标系下的工作空间，如

图４（ａ）所示，图４（ｂ）和图４（ｃ）分别为工作空间
的右视图和左视图。

表 １　３ＰＳＳＰＵ并联机构结构参数
Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ３ＰＳＳＰＵ

ｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

参　数 数　值 参　数 数　值

Ｒｍ／ｍｍ ２５０ ｓｉｍａｘ／ｍｍ ４５０

ｌｉ／ｍｍ ２２０ αｉｍｉｎ／（°） ５０

φ１／（°） ６０ αｉｍａｘ／（°） １２０

１／（°） ６０ βｉｍｉｎ／（°） ５０

ｓｉｍｉｎ／ｍｍ ０ βｉｍａｘ／（°） １２０

３．２　刚度模型
为了分析机构在运动过程中刚度的变化趋

势，需建立刚度模型，假定整个系统为刚性，得出

如下表达式
［１８］
：

ε＝ＫΔσ （２２）
式中：

ε＝［τ１ τ２ Ｆｍ］Ｔ为作用在末端操作器上的力

（τ１、τ２）和力矩（Ｆｍ）向量；Δσ＝［θ
·

１ θ
·

２
ｚｍ］

Ｔ

为动平台的角变形量（θ
·

１、θ
·

２）和线性变形向量

（ｚｍ）；Ｋ为刚度矩阵，通常 Ｋ＝ｋＪ
ＴＪ，刚度系数 ｋ＝

１０００Ｎ／ｍｍ。式（２２）可表示为

τ１

τ２

Ｆ













ｍ

＝

ｋ１１ ｋ１２ ｋ１３

ｋ２１ ｋ２２ ｋ２３

ｋ３１ ｋ３２ ｋ













３３

θ
·

１

θ
·

２

ｚ















ｍ

（２３）

１７５
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图 ４　３ＰＳＳＰＵ并联机构的工作空间及其左、右视图

Ｆｉｇ．４　Ｗｏｒｋｓｐａｃｅｏｆ３ＰＳＳＰＵｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄ

ｉｔｓｒｉｇｈｔａｎｄｌｅｆｔｓｉｄｅｖｉｅｗｓ

式中：ｋ１１、ｋ２２和 ｋ３３为纯刚度，代表动平台在同一
方向上力或力矩受变形的影响，在刚度矩阵中，这

３个参数最重要，即其他参数可以忽略不计，ｋ１１，

ｋ２２的单位为 Ｎ·ｍｍ／ｒａｄ，ｋ３３的单位为 Ｎ／ｍｍ。

当 θ１或 θ２为定值时，ｋ２２在 θ２方向上随着

θ２、ｚｍ或 θ１、ｚｍ 变化的刚度分布如图 ５和图 ６所

示。随着 ｚｍ 的增大，刚度都逐渐变大，当 ｚｍ ＝

１４０ｍｍ时，刚度达到最大值，当 ｚｍ为常数时，刚度

值不随 θ２或 θ１的变化而变化。

图７为 ｚｍ ＝２１０ｍｍ时，ｋ２２在 θ２方向上随着
θ１和 θ２的变化的刚度分布图，刚度随着 θ１和 θ２
的增大逐渐变小，当 θ１＝０．３５ｒａｄ时，刚度达到最
小值。

图 ５　ｋ２２在 θ２方向上随着 θ２和 ｚｍ变化的

刚度分布（θ１＝０．３ｒａｄ）

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｋ２２ａｌｏｎｇθ２ｗｉｔｈ

ｃｈａｎｇｅｏｆθ２ａｎｄｚｍ（ｗｈｅｎθ１＝０．３ｒａｄ）

图 ６　ｋ２２在 θ２方向上随着 θ１和 ｚｍ变化的

刚度分布（θ２＝０．３ｒａｄ）

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｋ２２ａｌｏｎｇθ２ｗｉｔｈ

ｃｈａｎｇｅｏｆθ１ａｎｄｚｍ（ｗｈｅｎθ２＝０．３ｒａｄ）

图 ７　ｋ２２在 θ２方向上随着 θ１和 θ２变化的

刚度分布（ｚｍ ＝２１０ｍｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｋ２２ａｌｏｎｇθ２ｗｉｔｈ

ｃｈａｎｇｅｏｆθ１ａｎｄθ２（ｗｈｅｎｚｍ ＝２１０ｍｍ）

２７５
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　第 ３期 杨会，等：一种新型并联灌注机器人运动学分析和多目标优化

４　基于遗传算法的多目标优化

４．１　目标函数的建立
优化问题主要由目标函数和约束条件两部分

组成
［１９２０］

。目标函数主要包括 ２个：全局刚度和
工作空间。对于全局刚度，由于刚度矩阵中对角

线上的主元素 ｋ１１、ｋ２２、ｋ３３分别对 θ１、θ２、ｚｍ上的刚
度影响比较大，主要通过这几个刚度值来衡量全

局刚度的大小。对于工作空间，可用工作空间内

散点的个数来更衡量其大小，避免了复杂的推导

过程，同时达到了优化的目的。

全局刚度 Ｅ可以被描述为
Ｅ＝ｋ１１＋ｋ２２＋ｋ３３＝Ω（Ｒｍ，ｌｉ，φ１，１） （２４）
　　为区分２个优化目标的收敛曲线，定义以下
优化目标函数：

Ｅ＝ｅｉ
Ｗ＝１／ｗ{

ｉ

（２５）

式中：Ｗ为工作空间体积的目标函数；ｅｉ和 ｗｉ分
别为第 ｉ个性能指标。

结合约束条件，给出优化参数的尺寸约束

范围：

２２０ｍｍ≤ Ｒｍ≤３２０ｍｍ
２００ｍｍ≤ ｌｉ≤３００ｍｍ

π／６ｒａｄ≤ φ１≤ π／３ｒａｄ

π／６ｒａｄ≤ １≤ π／










３ｒａｄ

（２６）

　　同时，在优化过程中为保证刚度取值在工作
空间之内，应对限制工作空间的参数进行约束

０≤ ｓｉ≤４５０ｍｍ

５０°≤ αｉ≤１２０°

５０°≤ βｉ≤１２０
{

°

（２７）

４．２　优化过程
基于遗传算法对 ３ＰＳＳＰＵ并联机构进行多

目标优化，优化的各项参数为：优化代数 Ｇ为
１００，群数为２０。通过编程计算，得出图 ８所示的
目标函数优化曲线，图中展示了从０～１００代的遗
传运算的过程。由图 ８（ａ）可看出 ６０代以后，全
局刚度值曲线趋于平稳；图８（ｂ）中工作空间散点
曲线从 ４０代以后趋于平稳，此时，全局刚度和工
作空间散点数都达到最大。如表 ２所示，列举了
第１００代中２０组机构的优化设计参数值。

为了从２０组设计参数中选出一组参数取值，
此处采用机构体积最小的原则进行选取，该并联

机构的体积公式近似表示为

Ｖｍ＝πｓ
２
ｉ ｌ２ｉ －（ｓｉ－Ｒｍ）槡

２
（２８）

由式（２８）可知，当ｓｉ取最大值４００ｍｍ时，机

图 ８　目标函数收敛图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｇｒａｐｈｏｆｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

表 ２　３ＰＳＳＰＵ并联机构优化设计参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｏｐｔｉｍｕｍｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ３ＰＳＳＰＵ

ｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

组　数
机构设计参数

Ｒｍ／ｍｍ ｌｉ／ｍｍ φ１／ｒａｄ １／ｒａｄ

１ ２６６．６０８０ ２３７．０５８５ ０．６７６７ ０．６８７６

２ ２６９．５７３９ ２３７．２８４５ ０．６３４９ ０．７３３３

３ ２７０．３５６９ ２３６．８５８３ ０．６３４９ ０．７３３３

４ ２６７．４５２５ ２３７．５１９３ ０．６７６７ ０．６８７６

５ ２６９．５５１９ ２３７．２８４３ ０．６３４９ ０．７３３３

６ ２６９．５５１９ ２３７．２８４３ ０．６７６７ ０．６８７６

７ ２６７．４５２５ ２３７．５１９３ ０．６７６７ ０．６８７６

８ ２６７．１９９７ ２３７．５５７２ ０．６３４９ ０．７３３３

９ ２６６．５２６２ ２３７．０５６６ ０．６３４９ ０．７３３３

１０ ２６９．５７３４ ２３７．２８４４ ０．６３４９ ０．７３３３

１１ ２７０．３４７２ ２３６．９７１９ ０．６７６７ ０．６８７６

１２ ２６７．４５２５ ２３７．５１９３ ０．６３４９ ０．７３３３

１３ ２６９．５５１７ ２３７．２８４３ ０．６３４９ ０．７３３３

１４ ２６９．３２９７ ２３７．３０３０ ０．６７６７ ０．６８７６

１５ ２７０．３５５１ ２３６．８４８２ ０．６３４９ ０．７３３３

１６ ２６９．５６２５ ２３７．２８０２ ０．６３４９ ０．７３３３

１７ ２６９．４１４６ ２３７．２７２３ ０．６７６７ ０．６８７６

１８ ２６７．４７３７ ２３７．５１５３ ０．６７６７ ０．６８７６

１９ ２７０．３３９５ ２３６．９６９１ ０．６３４９ ０．７３３３

２０ ２６７．４５２５ ２３７．５１９３ ０．６３４９ ０．７３３３
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构的体积最大，此时机构的体积公式可转化为

Ｖｍ＝πｓ
２
ｉｍａｘ ｌ２ｉ －（ｓｉｍａｘ－Ｒｍ）槡

２
（２９）

把以上 ２０组参数值代入式（２９）对比可得，
第９组参数优化值的机构体积最小，因此，取该组
参数作为最终优化的设计参数值，整理后列出优

化参数前后的对比值，如表 ３所示，θ１ ＝θ２ ＝
０．３４ｒａｄ，ｚｍ ＝１２０ｍｍ时，优化前后的刚度对比值
如表４所示，倍数为优化值与初始值的比值，Ｓ为
散点数。

通过以上对于全局刚度和工作空间的优化可

以得出，优化后的机构的刚度和工作空间都变大，

在一定条件下，优化后的全局刚度值是初始值的

１．８８０倍，优化后工作空间的散点数是初始值的
１．１５０倍。

表 ３　３ＰＳＳＰＵ并联机构优化前后结构参数对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒ３ＰＳＳＰＵｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

设计参数 初 始 值 优 化 值

Ｒｍ／ｍｍ ２５０ ２６７

ｌｉ／ｍｍ ２２０ ２３７

φ１／ｒａｄ π／３ ０．６３

１／ｒａｄ π／３ ０．７３

表 ４　３ＰＳＳＰＵ并联机构优化前后刚度参数对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒ３ＰＳＳＰＵｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

刚度参数 初 始 值 优 化 值 倍　数

ｋ１１ １２７２．９５ ４０２３．１５ ３．１６０

ｋ２２ ６．２４４１７×１０７ １．１０２１３×１０８ １．７６５

ｋ３３ ９．８５１９０×１０５ ９．０１５６２×１０６ ９．１５１

Ｅ ６．３４２８１×１０７ １．１９２３３×１０８ １．８８０

Ｓ ９２９７７５ １０６９１３２ １．１５０

５　结　论

１）提出了一种用于防热层材料灌注的新型
３ＰＳＳＰＵ并联灌注机器人，采用被动支链的约束
方式，提高了机构的刚度，并通过圆形导轨增大了

动平台的工作空间。

２）建立了并联灌注机构的约束方程，进行了
运动学分析，在机构参数约束条件下绘制了机构

的工作空间，并在雅可比矩阵的基础上建立了机

构的刚度模型。

３）以全局刚度和工作空间为指标，基于遗传
算法对机构进行多目标参数优化，并提出以工作

空间内散点的数目来衡量工作空间体积大小，最

终给出优化后机构尺寸参数，为蜂窝灌注机器人

应用奠定基础。
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　第 ３期 杨会，等：一种新型并联灌注机器人运动学分析和多目标优化
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１５９

一种基于 ＳＶＭ的低空飞行冲突探测算法
韩冬１，张学军１，，聂尊礼１，管祥民２

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．中国民航管理干部学院，北京 １００１０２）

　　摘　　　要：随着低空飞行密度不断增加，低空航行安全已引起广泛关注，由于低空环境
复杂，低空飞行受地面障碍物和天气影响比商用航空显著，传统的空中交通警戒与防撞系统

（ＴＣＡＳ）和其他冲突探测方法并不适用于低空密集飞行环境。针对传统探测方法计算量大、适
用性差的不足，引入支持向量机（ＳＶＭ）的二元分类方法，通过对本机和周边飞机航迹归一化
处理，采用智能优化算法对关键参数进行优化，利用模拟数据对分类器进行预先训练，实现了

适用于低空飞行的高效冲突探测。以大量的仿造数据对算法有效性进行了测试验证，结果表

明漏警率和误警率分别控制在约０．１％和６％，克服了传统确定型方法与概率型方法难以兼顾
效率与适用性的缺陷。

关　键　词：通用航空；冲突探测；支持向量机（ＳＶＭ）；ＧＡＰＳＯ；智能优化算法
中图分类号：Ｖ３５５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５７６０７

　　复杂低空受多样多变地形、障碍物和极端恶
劣气象等复杂环境要素的约束，有限空域内多航

空器的密集飞行呈现出高度复杂的时空相互制约

性
［１］
，基于航路航线冲突探测的一些假设条件在

低空中并不适用。此外，由于低空冲突探测以短

期预测为主，冲突探测必须在极短的时间内完成，

这样才能保证在有限的时间、空间裕度内实施有

效的躲避策略。综合考虑适用性与计算效率，是

低空飞行冲突探测的难点所在。

国内外对于冲突探测的研究主要分为确定型

（也称几何型）和概率型（也称解析型）２类。确
定型冲突探测

［２４］
一般采用计算几何的方法，判

断２架航空器在相遇几何内是否存在潜在飞行冲
突。但是实际情况下存在风、导航定位、飞行员操

作等不确定性因素引起的误差，将直接影响到冲

突探测的准确度。概率型冲突探测
［５７］
则通过计

算航空器之间的冲突概率，以解析的方法确定是

否存在潜在飞行冲突，但是阈值的选取十分关键：

如果阈值选取过大，可能造成漏警；如果阈值选取

过小，则可能造成大量的误警
［８］
。

传统的空中交通警戒与防撞系统（Ｔｒａｆｆｉｃ
ＡｌｅｒｔａｎｄＣｏｌｌｉｓｉｏｎＡｖｏｉｄａｎｃｅＳｙｓｔｅｍ，ＴＣＡＳ）是当
前广泛应用的机载避撞系统

［９］
，主要为飞行员提

供空空碰撞告警。ＴＣＡＳⅠ只提供碰撞告警服
务，ＴＣＡＳⅡ除了告警外，还提供冲突解脱建议，但
只是简单的爬升和下降机动，此外 ＴＣＡＳⅡ在
１０００ｍ以下低空存在较高的虚警率，在通用航空
上应用并不广泛

［１０］
。广播式自动相关监视（Ａｕ

ｔｏｍａｔｉｃＤｅｐｅｎｄｅｎｔＳｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅＢｒｏａｄｃａｓｔ，ＡＤＳＢ）
设备结构简单，成本较低，信息更新速率快，监视

精度较高，已经广泛用于高空航线飞机和低空通

航飞机上
［１１］
。

Ｌｉｎ［１２］根据 ＴＣＡＳ检测逻辑，设计了一种基于
ＡＤＳＢ和目视飞行规则的针对低空通航小飞机

Administrator
新建图章
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的空域冲突探测和解脱方法。焦玉亮等
［１３］
采用

支持向量机（ＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＭａｃｈｉｎｅ，ＳＶＭ），提出
一种针对高空航路的水平二维冲突探测方法。

考虑到通用航空一般在特定空域内飞行，在

相对固定的飞行环境中，可以获取丰富的历史飞

行数据，通过提前分析这些先验数据，挖掘数据关

联特征，提取飞行冲突探测的判定依据，是一种解

决低空复杂飞行冲突探测问题的新思路。航空器

可以在起飞前加载经过训练的分类器，减少飞行

中在线解算的时间，有效解决传统冲突探测算法

难以兼顾适用性与解算效率的缺陷。

１　基于 ＳＶＭ的冲突探测

假设空域内的飞机均装有 ＡＤＳＢＯＵＴ设备，
飞机获取到由监视空域内其他飞机播发的 ＡＤＳＢ
报文数据，由自身的机载设备获取到本机的相关

信息。数据选取主要选择目标飞机的识别号

（ＩＤ）、目标飞机和本机的位置信息和速度信息。
目标飞机的位置表示为 Ｐａｉ＝（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ），速度为

Ｖａｉ＝（ｖｘｉ，ｖｙｉ，ｖｚｉ），本机的位置表示为 Ｐｏ＝（ｘｏ，ｙｏ，
ｚｏ），速度为 Ｖｏ＝（ｖｘｏ，ｖｙｏ，ｖｚｏ）。

检测系统的结构如图１所示。

图 １　检测系统结构

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．１　数据预处理
数据预处理主要计算目标飞机相对于本机的

位置、速度和航向等信息。

首先以本机为参考，进行坐标转换，得到相对

位置 ＰＲ＝（ｘＲ，ｙＲ，ｚＲ）＝Ｐ
ａ
ｉ－Ｐｏ＝（ｘｉ－ｘｏ，ｙｉ－ｙｏ，

ｚｉ－ｚｏ），此时，本机位于坐标原点，本机航向方向
为 Ｙ轴正方向方向。相对速度表示为 ＶＲ ＝（ｖＲｘ，

ｖＲｙ，ｖＲｚ）＝Ｖ
ａ
ｉ－Ｖｏ＝（ｖｘｉ－ｖｘｏ，ｖｙｉ－ｖｙｏ，ｖｚｉ－ｖｚｏ）。

之后，根据相对位置坐标和相对数据坐标计算目

标飞机的相对水平航向和垂直航向。根据冲突模

型，为避免飞机与飞机发生物理接触，设置一个环

绕于飞机的圆柱形区域，该区域同时考虑了冲突

模型中２架飞机导航设备的精度而产生的不确定
性和飞机本身的尺寸。当一架飞机的位置处于另

一架飞机的冲突保护区内时，则认为两架飞机发

生冲突。当一架飞机的航迹将在一定时间后到达

另一架飞机的冲突保护区内，则认为存在潜在

冲突。

为了简化模型，保护区设置为半径５２８ｆｔ（１ｆｔ＝
０．３０４８ｍ）的球形，如图２所示。

图 ２　保护区模型

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｚｏｎｅｍｏｄｅｌ

相对水平航向是以相对坐标系的 Ｘ轴正方
向为基准的。

１）如果目标飞机的相对速度 ｖＲｘ＞０，ｖＲｙ＞０，

水平相对航向为 θ＝ａｒｃｔａｎ
ｖＲｙ
ｖＲ( )
ｘ

。

２）如果目标飞机的相对速度 ｖＲｘ＜０，ｖＲｙ＞０
或者 ｖＲｘ＜０，ｖＲｙ＜０，水平相对航向为

θ＝ａｒｃｔａｎ
ｖＲｙ
ｖＲ( )
ｘ

＋π

３）如果目标飞机的相对速度 ｖＲｘ＞０，ｖＲｙ＜０，

水平相对航向为 θ＝ａｒｃｔａｎ
ｖＲｙ
ｖＲ( )
ｘ

＋２π。

垂直航向是以相对坐标轴中 Ｚ轴正方向为
基准。

１）如果垂直相对速度 ｖＲｚ＞０，垂直航向为φ＝

ａｒｃｔａｎ ｖ２Ｒｘ＋ｖ
２
Ｒ槡 ｙ

ｖＲ( )
ｚ

。

２）如果垂直相对速度 ｖＲｚ＜０，垂直航向为φ＝

ａｒｃｔａｎ ｖ２Ｒｘ＋ｖ
２
Ｒ槡 ｙ

ｖＲ( )
ｚ

＋π。

将经过预处理的数据 Ｔｉ＝（ｘＲｉ，ｙＲｉ，ｚＲｉ，

ＶＲｉ，θＲｉ，φＲｉ）输入 ＳＶＭ模块进行分类判别，

ｘＲｉ、ｙＲｉ、ｚＲｉ、θＲｉ、φＲｉ分别为相对经度、相对纬度、相

对高度、相对水平航向、相对垂直航向，ＶＲｉ ＝

７７５
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ｖ２Ｒｘ＋ｖ
２
Ｒｙ＋ｖ

２
Ｒ槡 ｚ为相对速度。

１．２　ＳＶＭ 模块
在将经过预处理的数据输入 ＳＶＭ模块后，笔

者首先将数据进行过滤处理，将一些一定不会发

生冲突的目标提前进行分类处理，如表１所示。
经过训练的 ＳＶＭ分类器对经过过滤和归一

化的输入数据进行分类。对于所有的分类目标，

如果在 ｔ时刻目标为存在潜在冲突可能，则在假
设对于第 ｉ架飞机在 ｔ时刻的预测值为 Ｐｔ（Ｔｉ）＝
１，如果目标在 ｔ时刻经过 ＳＶＭ分类检测不存在
冲突可能，则 Ｐｔ（Ｔｉ）＝－１。

数据后期处理主要采用移动平均加权，考虑

到对飞机的冲突检测是一个连续的过程，在某个

时间点对冲突进行探测，需要考虑前一段时间的

预测结果。移动加权平均的滑动窗口为 ｍ，滑动
加权系数 ｗ＝｛ｗｔ－ｍ＋１，…，ｗｔ－１，ｗｔ｝，则对于
第 ｉ架飞机在 ｔ时刻经过移动加权平均后的预测
值为

Ｆｉｔ ＝
∑
ｔ

ｊ＝ｔ－ｍ＋１
ｗｊＰｊ（Ｔｉ）

∑
ｔ

ｊ＝ｔ－ｍ＋１
ｗｊ

设置判断阀值 Ｔ（固定常量）。如果 Ｆｉｔ＞Ｔ，
则在 ｔ时刻对于此目标飞机判定为存在冲突的可
能，否则判为非冲突目标。

表 １　无冲突判定准则

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｏｃｏｎｆｌｉｃｔｊｕｄｇｍｅｎｔｃｒｉｔｅｒｉａ

卦限编号 卦限区间 无冲突判定准则

１ ｘＲ＞０，ｙＲ＞０，ｚＲ＞０
π
２
＜θ＜π，０＜φ＜π２

２ ｘＲ＜０，ｙＲ＞０，ｚＲ＞０
π
２
＜θ＜π，０＜φ＜π２

３ ｘＲ＜０，ｙＲ＜０，ｚＲ＞０ π＜θ＜
３π
２
，０＜φ＜π２

４ ｘＲ＞０，ｙＲ＜０，ｚＲ＞０
３π
２
＜θ＜２π，０＜φ＜π２

５ ｘＲ＞０，ｙＲ＞０，ｚＲ＜０ ０＜θ＜π２
，
π
２
＜φ＜π

６ ｘＲ＜０，ｙＲ＞０，ｚＲ＜０
π
２
＜θ＜π，π２

＜φ＜π

７ ｘＲ＜０，ｙＲ＜０，ｚＲ＜０ π＜θ＜
３π
２
，
π
２
＜φ＜π

８ ｘＲ＞０，ｙＲ＜０，ｚＲ＜０
３π
２
＜θ＜２π，π２

＜φ＜π

２　支持向量机

ＳＶＭ是由 Ｃｏｒｔｅｓ和 Ｖａｐｎｉｋ［１４］提出的一种基
于统计学习理论的机器学习方法，它是基于结构

风险最小化原则对数据进行分类，将原始数据通

过核函数映射到高维空间中，采用线性超平面对

数据进行分类，解决了在低维数据空间中线性不

可分的问题。常用的核函数有：线性核函数为

〈α·αｉ〉；多项式核函数为（〈α·αｉ〉＋Ｒ）
ｄ
；径向

基核函数为 ｅ
－ α－αｉ　２

σ２ 。其中：Ｒ为常数项；ｄ为多
项式度；σ为径向基函数的宽度。

通过选取适当的核函数及相应的参数，以及

惩罚因子 Ｃ，可以建立一个适当的分类模型对数
据进行分类。所以，参数的选取是建立 ＳＶＭ模型
的重要步骤。本文选取径向基函数作为其核函

数，涉及到的参数有 Ｃ和 σ。
Ｃ主要影响建立 ＳＶＭ模型的复杂度。较高

的 Ｃ使得模型的复杂度高，但模型的推广能力
差，Ｃ越低，建立的模型越简单，模型的推广能力
越高。较高的 Ｃ虽然使得模型训练准确度高，但
是对于预测样本的分类正确率低。

σ控制了径向的作用范围，σ越高，对于特征
数据的映射能力越弱，σ越低，映射能力越强，但
是可能会造成过拟合的情况。

传统的参数选取的方法包括网格搜索（Ｇｒｉｄ
Ｓｅａｒｃｈ）法和经验选择法，经验选择法虽然简单，
但是存在很大的主观性。网格搜索法在一定的搜

索空间中以一定的步进逐步搜索，但是存在计算

量大，搜索精度不足等问题。

近年来，国内外许多研究学者采用进化算法

对 ＳＶＭ的参数进行选取。常用的有遗传（ＧＡ）算
法和粒子群（ＰＳＯ）算法。ＧＡ算法借鉴生物界中
生物进化繁衍的规律，通过对个体的选择、交叉、

变异等操作来寻找解空间的潜在最优解。但是

ＧＡ算法具有较大的随机性，且算法本身的参数
设置过多，容易产生早熟收敛等问题。ＰＳＯ算法
模拟鸟群捕食行为，通过考虑粒子的个体最优值

和全体最优值来引导粒子的搜索策略。但是 ＰＳＯ
算法同样存在容易陷入局部最优的情况，切对于

粒子的初始值比较敏感。所以本文结合 ＧＡ和
ＰＳＯ算法各自的优点，提出一种 ＧＡＰＳＯ混合算
法，来解决 ＳＶＭ的参数寻优问题，训练流程如
图３所示。
２．１　ＧＡＰＳＯ混合算法

ＰＳＯ算法粒子种群由 ｎ个粒子组成 Ｘ＝（Ｘ１，

Ｘ２，…，Ｘｎ），每一个粒子位置 Ｘｉ＝（ｘｉ１，ｘｉ２，…，
ｘｉＤ），Ｄ为解空间的维数；每一个粒子的速度为
Ｖｉ＝（Ｖｉ１，Ｖｉ２，…，ＶｉＤ），以 Ｋ类交叉验证（ｃｒｏｓｓ

ｖａｌｉｄａｔｉｏｎ）［１５］正确率作为粒子的适应度函数Ｐ。
所谓 Ｋ类交叉验证，就是将训练集平均分为Ｋ份，

８７５
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图 ３　ＧＡＰＳＯ混合算法训练流程

Ｆｉｇ．３　ＧＡＰＳＯｈｙｂｒｉｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｒａｉｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

每次取１份作为测试集，剩余的Ｋ－１份作为训练
集，然后采用当前的参数取值，也就是粒子位置

Ｘｉ＝（ｘｉ１，ｘｉ２，…，ｘｉＤ）作为训练参数时进行模型的
建立和对测试集的分类，最后将 Ｋ个模型的分类
正确率平均。个体极值为 Ｐｉ＝（Ｐｉ１，Ｐｉ２，…，ＰｉＤ），
全局极值为 Ｐｇ＝（Ｐｇ１，Ｐｇ２，…，ＰｇＤ），粒子的更新
公式为

Ｖｋ＋１ｉｄ ＝ｗＶ
ｋ
ｉｄ ＋ｃ１ｒ１（Ｐ

ｋ
ｉｄ －Ｘ

ｋ
ｉｄ）＋

　　ｃ２ｒ２（Ｐ
ｋ
ｇｄ －Ｘ

ｋ
ｉｄ）Ｘ

ｋ＋１
ｉｄ ＝Ｘｋｉｄ ＋Ｖ

ｋ＋１
ｉｄ

式中：ｋ为种群的当前迭代次数；ｃ１、ｃ２为加速度
常数；ｒ１、ｒ２为（０，１）之内的随机数。

粒子的位置变化幅度是由粒子的飞行速度的

大小决定的，粒子飞行速度大，能够在短时间内飞

到搜索空间中最优解的区域，其全局搜索能力较

强，粒子飞行速度较低时，粒子的位置变化幅度较

小，有利于增加搜索的精度，局部搜索能力强，全

局搜索能力弱。但是，如果粒子的飞行速度一直

保持一个较高的值，可能会导致粒子越过最优解

区域，飞行速度一直较低的时候，虽然搜索的精度

会增加，但是可能导致粒子陷入局部最优解。所

以对速度更新公式增加了一个加权系数：

ｗ＝０．９－ ０．５

１＋ｅ－１５
ｇ－Ｇ２
Ｇ

式中：ｇ为当前迭代次数；Ｇ为最大迭代次数。以
此，粒子在迭代初期能够保持较高的更新速度，以

获得较强的全局搜索能力，在迭代后期具有较低

的更新速度，具有较强的局部搜索能力，ｗ变化曲
线如图４所示。

在算法迭代初期，为了加大粒子的不确定度，

增强算法的全局搜索能力参考遗传算法的机理，

对粒子进行变异，具体流程如图５所示。
步骤１　设定种群规模和迭代次数，搜索空

图 ４　ｗ变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｗ

图 ５　粒子变异流程

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒｔｉｃｌｅｖａｒｉａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

间大小和速度大小等参数。根据限制随机初始化

粒子的位置 Ｘ＝（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ）和速度 Ｖ＝（Ｖ１，
Ｖ２，…，Ｖｎ）。

步骤２　根据每个粒子的位置 Ｘｉ＝（ｘｉ１，ｘｉ２）
对模型进行训练，将交叉验证正确率作为该粒子

的适应度。

步骤３　根据每个粒子的适应度和其历史位
置上的适应度相比较，将适应度较高的作为新的

个体极值 Ｐｉ＝（Ｐｉ１，Ｐｉ２，…，ＰｉＤ）。
步骤４　根据每个粒子的适应度和所有粒子

经过的最优适应度相比较，将适应度较高的作为

新的全局极值 Ｐｇ＝（Ｐｇ１，Ｐｇ２，…，ＰｇＤ）。
步骤５　根据粒子的速度和位置更新公式对

粒子进行更新。

步骤６　迭代次数是否满足条件 ｇ＜４０，若满
足进行步骤 ７，是否满足最大迭代次数，如果满
足，输出结果，若不满足，返回步骤３。

步骤７　计算粒子的适应度值，根据粒子适

９７５
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应度的大小按一定比例选从种群 Ｚ取出种群 Ｚ２。
步骤８　对 Ｚ２进行重组交叉。
步骤９　对 Ｚ２进行变异。
步骤 １０　计算 Ｚ２的适应度，根据适应度重

插入种群 Ｚ中，保留适应度高的，排除适应度
低的。

步骤１１　返回步骤３。

２．２　算法比较

实验的相关参数设置如表２所示。
采用５折交叉验证，分别生成了 ３组训练数

据，比较 ＧＡ、ＰＳＯ和 ＧＡＰＳＯ３种算法的寻优性
能。训练数据为经过过滤和归一化的目标飞机状

态信息，包含目标飞机的相对位置、相对速度和相

对航向角等信息，如表３所示。
记录训练过程中的每一代的交叉验证正确

率，针对每组数据，采用 ３种算法分别进行 ５０次
寻优，记录训练过程中每一代的平均正确率。

图６为训练数据样本为 ２００个的时候，训练过程
中，交叉验证过程适应度的变化。

将 ５０次的训练结果作为参数去分别训练
ＳＶＭ模型，并对测试数据进行预测分类，测试数
据为目标飞机相对状态信息，其中一半为冲突状

态，另一半为非冲突状态。

平均正确率统计如表４所示。
可以看出，ＧＡＰＳＯ混合算法能够克服原ＧＡ

和ＰＳＯ算法过早收敛的不足。由于寻优前期较大
表 ２　３种算法参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

参　数 ＧＡ算法 ＰＳＯ算法 ＧＡＰＳＯ混合算法

训练代数 １００ １００ １００

种群大小 ３０ ３０ ３０

ｃ１ Ｎ／Ａ １．５ １．５

ｃ２ Ｎ／Ａ １．７ １．７

代沟 ０．９ Ｎ／Ａ ０．５

交叉概率 ０．７ Ｎ／Ａ ０．７

变异概率 ０．０２ Ｎ／Ａ ０．０２

　　注：Ｎ／Ａ表示不适用。

表 ３　归一化飞行状态

Ｔａｂｌｅ３　Ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｕｓ

飞机

序号

相对

经度 ｘＲｉ
相对

纬度 ｙＲｉ
相对

高度 ｚＲｉ
相对

速度 ＶＲｉ
相对

航向角 θＲｉ

１ ０．３４ ０ ０．２１２ －１ ０．２

２ ０．７８ －０．５ －０．２６１ ０．２ ０．５

３ －０．８８ １ ０．９２１ ０ ０．１

     

Ｎ －０．４４ ０．３４ ０ －０．３ ０．８

　　注：ｘＲｉ、ｙＲｉ、ｚＲｉ、 ＶＲｉ的区间为［－１，１］；θＲｉ区间为［０，１］。

图 ６　交叉验证平均正确率

Ｆｉｇ．６　Ａｖｅｒａｇｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｃｒｏｓｓｖａｌｉｄａｔｉｏｎ

表 ４　ＳＶＭ 模型的平均正确率

Ｔａｂｌｅ４　ＡｖｅｒａｇｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆＳＶＭ ｍｏｄｅｌｓ ％

训练集（冲突非冲突） ＧＡ算法 ＰＳＯ算法 ＧＡＰＳＯ混合算法

１００１００ ８２．０１６９ ８１．９０３ ８２．７８９

１５０１５０ ８７．６４９８ ８７．６０３４ ８９．０２９

２００２００ ８２．７１３１ ８３．６４１４ ８４．２４４

３００３００ ８５．７７９７ ８７．１３９８ ８７．４１１

的随机性和随着训练代数而变化的粒子速度。由

于 ＧＡＰＳＯ混合算法具有较好的全局寻优能力，
在局部寻优时也有较好的准确性，其能够搜索到

更优的解。

３　仿真分析

以经典的 ＣＥＳＳＮＡ１７２单引擎飞机作为目标
参考（其主要参数见表 ５），生成了４０００个作为训
练数据，其中包含 ２０００个冲突飞机的特征数据，
２０００个不冲突飞机的特征数据，相对位置坐标位
于本机水平范围０．９～３．０ｎｍｉ（１ｎｍｉ＝１．８５２ｋｍ）。
选取 ＲＢＦ径向基核函数，采用 ＧＡＰＳＯ混合算法
寻得训练参数。

采用蒙特卡罗方法对该方法的性能进行分

析，生成测试数据一共 ２０组，每组一共包含
５００个航迹信息，２５０个冲突航迹和 ２５０个不冲突
的航迹，航迹的初始相对位置位于本机监视范围

１．３～３．０ｎｍ之间，针对每个航迹，进行持续１０ｓ
的检测时间，监视范围为水平１～３ｎｍ，如果目

表 ５　ＣＥＳＳＮＡ１７２的尺寸和性能

Ｔａｂｌｅ５　ＤｉｍｅｎｓｉｏｎｓａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＣＥＳＳＮＡ１７２

尺　寸 数　值 主要性能 数　值

长／ｆｔ ２７．２ 最大巡航速度／（ｋｍ·ｈ－１） ２３０

高／ｆｔ ８．９ 最大航程／ｎｍｉ ６４０（１１８５ｋｍ）

翼展／ｆｔ ３６．１ 最大爬升率／（ｆｔ·ｍｉｍ－１） ７３０（２２３ｍ／ｍｉｎ）

极限速度／（ｋｍ·ｈ－１） ３０２

失速速度／（ｋｍ·ｈ－１） ８９

　　注：最大承载人数为４。

０８５
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标飞机位置处于在水平监视范围以外时停止检

测，垂直检测范围为 １０００ｍ以下，测试统计结果
如表６所示。

表７显示了所提出的检测系统的性能。初始
检测状态是指第 １ｓ时，ＳＶＭ对目标飞机状态的
分类结果，－１为非冲突，１为冲突。１０ｓ内检测
是指对目标的航迹进行持续 １０ｓ的检测，不经过
移动平均加权时，－１为非冲突，１为冲突，经过移
动平均时，Ｆｉｔ≥Ｔ为冲突，Ｆ

ｉ
ｔ＜Ｔ为不冲突，此处，

移动步数为３，加权系数 ｗ＝｛２，３，５｝，Ｔ＝０。
表 ６　用于检测的统计数据

Ｔａｂｌｅ６　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄａｔａｆｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

检测总次数 冲突航迹检测次数 不冲突航迹检测次数

１０４０６９ ５１６８０ ５２４３９

表 ７　检测系统性能的统计数据

Ｔａｂｌｅ７　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄａｔａｆｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

性　能 初始

检测状态

１０ｓ内检测

不经过移动

加权平均

经过移动

加权平均

漏警数 １０ ５７ ５２

误警数 ３６３ ３２８０ ３２７７

漏警率／％ Ｎ／Ａ ０．１１０３ ０．１００６

误警率／％ Ｎ／Ａ ６．２５４９ ６．２４９２

４　结　论

１）本文提出的基于 ＳＶＭ的冲突探测算法，
将冲突探测问题转化为一个规划求解的问题。首

先对 ＡＤＳＢ报文数据进行筛选和归一化处理，其
次通过 ＧＡＰＳＯ混合算法完成 ＳＶＭ的参数选优，
并通过先验信息对 ＳＶＭ进行训练，最后通过移动
加权平均，优化 ＳＶＭ分类判定结果，实现了基于
ＳＶＭ的飞行冲突探测。

２）通过对比参数优化及探测能力实验结果，
ＧＡＰＳＯ混合算法在参数优化上性能优良，确保
训练后的 ＳＶＭ在冲突探测时保持了较高的正确
率和解算速度，本文算法适用于解决低空复杂飞

行冲突探测问题。
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Ｌｅａｒｎｉｎｇ，１９９５，２０（３）：２７３２７６．

［１５］ＫＯＨＡＶＩＲ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｃｒｏｓｓｖａｌｉｄａｔｉｏｎａｎｄｂｏｏｔｓｔｒａｐｆｏｒａｃｃｕ

ｒａｃｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｍｏｄｅｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

１４ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｉｎｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ．

ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＣＭ，１９９５：１１３７１１４３．

　作者简介：

　韩冬　男，博士研究生。主要研究方向：航空监视、航空电子。
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据通信系统、航空电子技术、现代空中交通管理技术。
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ＡｃｏｎｆｌｉｃｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｆｌｉｇｈｔｓｂａｓｅｄｏｎＳＶＭ
ＨＡＮＤｏｎｇ１，ＺＨＡＮＧＸｕｅｊｕｎ１，，ＮＩＥＺｕｎｌｉ１，ＧＵＡＮＸｉａｎｇｍｉｎ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＭａｎａｇｅｍｅｎｔＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＣｈｉｎａ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１０２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｔｈｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｏｆｆｌｉｇｈｔｄｅｎｓｉｔｙ，ｔｈｅａｖｉａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙｉｎｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｈａｓｃａｕｓｅｄ
ｅｘｔｅｎｓｉｖｅｃｏｎｃｅｒｎ．Ｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｓｃｏｍｐｌｅｘ，ａｎｄｇｒｏｕｎｄｏｂｓｔａｃｌｅｓａｎｄｗｅａｔｈｅｒｈａｖｅｍｏｒｅｓｉｇｎｉｆｉ
ｃａｎｔｉｍｐａｃｔｏｎｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｆｌｉｇｈｔｔｈａｎｃｏｍｍｅｒｃｉａｌａｖｉａｔｉｏｎ．Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｔｒａｆｆｉｃａｌｅｒｔａｎｄｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｓｙｓ
ｔｅｍ（ＴＣＡＳ）ａｎｄｏｔｈｅｒｍｅｔｈｏｄｓｍａｙｎｏｔｂｅａｐｐｌｉｃａｂｌｅｔｏｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｉｎｔｅｎｓｉｖｅｆｌｉｇｈｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｉｎｖｉｅｗｏｆ
ｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙａｎｄｌａｃｋｏｆａｐｐｌｉｃａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ，ａｂｉｎａｒｙｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｏｆｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅ（ＳＶＭ）ｗａｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ｂｙｎｏｒｍａｌｉｚｉｎｇｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｏｗｎａｎｄｓｕｒ
ｒｏｕｎｄｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ，ｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｋｅｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｙｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｐｒｅｔｒａｉｎｉｎｇｔｈｅ
ｃｌａｓｓｉｆｉｅｒｔｈｒｏｕｇｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａ，ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｆｌｉｃｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｆｌｉｇｈｔｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｖａｒｉｏｕｓ
ｓｅｔｓｏｆａｒｔｉｆｉｃｉａｌｄａｔａｗｅｒｅｕｔｉｌｉｚｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｉｓｓｅｄ
ａｌａｒｍｒａｔｅａｎｄｆａｌｓｅａｌａｒｍｒａｔｅａｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｔａｂｏｕｔ０．１％ ａｎｄ６％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｅｓｔｈａｔｔｈｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｏｖｅｒｃｏｍｅｔｈｅｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃａｎｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｍｅｔｈｏｄｓｗｈｉｃｈａｒｅ
ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｔａｋｅｂｏｔｈｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｂｉｌｉｔｙｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｅｎｅｒａｌａｖｉａｔｉｏｎ；ｃｏｎｆｌｉｃｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅ（ＳＶＭ）；ＧＡＰＳＯ；ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４０１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０４１３１７：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０４１３．１７４８．００７．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１５３３１１９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｘｊ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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Ｍａｒｃｈ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ３
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｘ１９６５＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：王星，呙鹏程，田元荣，等．基于ＢＤＳＧＤ的低截获概率雷达信号识别［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：５８３
５９２．ＷＡＮＧＸ，ＧＵＯＰＣ，ＴＩＡＮＹＲ，ｅｔａｌ．ＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＢＤＳＧＤ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：５８３５９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１４６

基于 ＢＤＳＧＤ的低截获概率雷达信号识别
王星，呙鹏程，田元荣，王玉冰

（空军工程大学 航空航天工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：针对在信号特征提取与识别中使用双谱估计数据量大、维度高的问题，提出
了双谱对角切片（ＢＤＳ）与广义维数（ＧＤ）相结合的识别方法。通过提取信号双谱对角切片减
少数据量，并利用多重分形理论中的广义维数降低数据维度，对切片内部特性进行细微描述，基

于距离测度提出特征评价指标，从而选出最具有区分度的３个阶数对应的广义维数作为特征向量，
输入到最小二乘支持向量机中进行分类识别。使用４种低截获概率（ＬＰＩ）雷达信号作为待识别信
号，仿真结果表明，本文方法提取的信号特征在特征空间中有良好的聚集性和离散性，在０ｄＢ信噪
比下，识别准确率能达到９２．２％，与选取的其他方法对比说明其具有很好的识别性能。

关　键　词：低截获概率（ＬＰＩ）；双谱对角切片（ＢＤＳ）；多重分形；广义维数（ＧＤ）；特征提取
中图分类号：ＴＮ９７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５８３１０

　　在电子情报（ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，ＥＬＩＮＴ）
分析中，需要对截获的信号进行预处理、分选、识

别与参数估计等工作，其中传统的信号识别通常

选择雷达信号的脉间参数
［１］
，主要有脉冲宽度

（ＰＷ）、脉冲到达时间（ＤＯＡ）、脉冲重复频率
（ＰＲＩ）和占空比（ＤＲ）等。基于信号脉间参数的
识别技术在辐射源数量少、电磁环境较为简单、信

号流密度低、信号形式简单的情况下，可以得到较

好的结果。然而随着雷达技术的不断提高，新型

雷达技术的发展改变了传统格局，尤其是低截获

概率（ＬｏｗＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆＩｎｔｅｒｃｅｐｔ，ＬＰＩ）［２３］雷达具
有高分辨、低截获、大时宽带宽积和强抗干扰能力

等特点，使得基于脉间参数的识别方法已经不能

满足电子战的要求，因此亟需寻找信号脉内细微

特征进行分析与提取。

高阶谱分析具有时移不变性、相位保持性、尺

度不变性以及抑制高斯噪声性等特点，能够有效

保留信号的振幅与相位信息
［４５］
。国内外许多学

者在利用高阶谱，尤其双谱进行特征提取方面也

有广泛研究，主要是通过在获取信号双谱的基础

上进行特征的多次提取。文献［６］提取信号双谱
后计算双谱围线积分，利用围线积分提取均值、波

形熵和双谱熵作为量化特征进行个体识别；文

献［７］通过计算信号双谱后利用奇异值分解提取
到双谱奇异谱熵，对不同雷达脉内调制进行识别；

文献［８］在利用信号双谱的基础上将 Ｂｈａｔｔａ
ｃｈａｒｙｙａ分离度准则作为特征的二次提取，在 ６种
雷达信号中的平均识别率可达 ９５％。然而上述
文献都是直接利用双谱的高维数据进行二次特征

提取，在计算量上较为复杂。

信号分形维数特征度量了信号的复杂度和不

规则度，在信号检测、目标识别和故障诊断等领域

中备受关注
［９１０］
。分形维数可分为单分形和多重

分形，其中单分形仅仅从事物的平均或整体角度进

行度量，很难描述不同调制的信号波动特征；而多

重分形能够从信号的全局和局部出发研究信号的

Administrator
新建图章
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内部特征，并且对于信号处理的计算量较小
［１１１２］

。

本文使用目前应用较为广泛的 ＦＭＣＷ、
Ｆｒａｎｋ、ＢＰＳＫ和 ＦＳＫ／ＰＳＫ４种 ＬＰＩ雷达信号作为
研究对象。首先通过计算信号的双谱对角切片

（ＢｉｓｐｅｃｔｒａＤｉａｇｏｎａｌＳｌｉｃｅ，ＢＤＳ），降低数据维度，
减少二次计算的复杂度；然后在对角切片的基础

上，利用多重分形中的广义维数（ＧｅｎｅｒａｌｉｚｅｄＤｉ
ｍｅｎｓｉｏｎ，ＧＤ）刻画不同信号切片特征；最后通过
最小二乘支持向量机（ＬＳＳＶＭ）进行分类识别。
仿真实验表明，本文方法提取的信号特征在不同

信噪比条件下具有较高的识别准确率。

１　双谱对角切片提取
双谱是高阶谱中最简单的形式，是信号三阶

累积量谱的简称，通过对信号三阶累积量进行 ２
次傅里叶变换得到。相比于功率谱等二阶统计

量，双谱包含了二阶统计量没有的相位信息，并且

相对于阶数更高的其他高阶谱，双谱运算可以较

好地避免维度过高产生的“维数灾难”
［１３］
，因此

双谱在信号特征表示和识别中得到广泛运用。

对于零均值信号，其高阶累计量 Ｃｋｘ（τ１，
τ２，…，τｋ－１）是绝对可积的，即

∑
∞

τ１＝－∞
∑
∞

τ２＝－∞

… ∑
∞

τｋ－１＝－∞
Ｃｋｘ（τ１，τ２，…，τｋ－１） ＜∞

（１）
式中：τ为随机变量。

则 ｋ阶谱定义为ｋ阶累计量的ｋ－１维离散

傅里叶变换，即

Ｓｋｘ（ω１，ω２，…，ωｋ－１）＝

　　∑
∞

τ１＝－∞
∑
∞

τ２＝－∞

… ∑
∞

τｋ－１＝－∞

Ｃｋｘ（τ１，τ２，…，τｋ－１）ｅ
－ｊ∑
ｋ－１

ｉ＝１
ωｉτｉ

（２）
式中：ω为频率。

当 ｋ＝３时，即可得三阶累积量谱，即双谱
Ｂｘ（ω１，ω２）＝Ｓ３ｘ（ω１，ω２）＝

　　∑
∞

τ１＝－∞
∑
∞

τ２＝－∞

Ｃ３ｘ（τ１，τ２）ｅ
－ｊ（ω１τ１＋ω２τ２） （３）

式中：Ｃ３ｘ（τ１，τ２）为信号的三阶相关函数，表达
式为

Ｃ３ｘ（τ１，τ２）＝Ｅ｛ｓ
（ｔ）ｓ（ｔ＋τ１）ｓ（ｔ＋τ２）｝ （４）

式中：ｔ为时间。
假设接收到的 ＬＰＩ信号为 ｘ（ｔ）＝ｓ（ｔ）＋ｎ（ｔ），

ｓ（ｔ）为原始的 ＬＰＩ信号，ｎ（ｔ）为高斯白噪声，且
ｓ（ｔ）与 ｎ（ｔ）相互独立。含高斯白噪声的信号的
三阶累积量与高斯白噪声无关

［１４］
，估计出的双谱

中只包含发射信号信息本身、非高斯噪声的特征

以及相关常量。因此对于接收到的 ＬＰＩ信号，其
双谱可以有效抑制高斯白噪声的影响，并能主要

体现信号本身固有的信息，进而得到不同 ＬＰＩ信
号特有的信号特征。

双谱估计常用的方法有直接法和间接法，为

适用于实时性处理
［１５］
，本文对 ＬＰＩ雷达信号

ＦＭＣＷ、Ｆｒａｎｋ、ＢＰＳＫ和ＦＳＫ／ＰＳＫ采用直接法估计
信号双谱。图１为４种ＬＰＩ雷达信号的双谱三维图，

图 １　４种 ＬＰＩ雷达信号的双谱示例

Ｆｉｇ．１　ＢｉｓｐｅｃｔｒａｅｘａｍｐｌｅｏｆＬＰＩｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｓ

４８５
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从图中可知 ４种信号的双谱图相对有一定的差
异，可以选择信号双谱特征作为雷达信号识别

依据。

双谱是信号三阶自相关的二维傅里叶变换，

呈现为三维谱。从实时性处理角度来说，若直接

应用三维双谱的数据进行相关二次计算，将大大

增加计算的工作量以及复杂度。从特征提取出

发，最重要目的是找到使信号间区分度较大的特

征，因此在实际中只需要提取到能够区分不同信

号的信息即可。针对双谱的大信息量，本文采用

双谱对角切片的形式对信号双谱进行局部信息提

取，图２为某一常规雷达信号的双谱二维投影图，
由于三阶自相关函数在（τ１，τ２）平面有６种对称关
系，因此只要知道信号在平面内 １２个区域中任意
一个的值，即可根据对称性质得到全平面的值。

考虑到双谱的对称特性，且在对角线上能够

最大化地保留双谱切片信息，可选取双谱矩阵的

双谱对角切片作为信号的特征，这样将 １２８×１２８
的矩阵转换成１×１２８的向量，即将矩阵运算转换
成对一维序列数值的运算，二次计算的工作量大

大降低。而在对角切片中有主对角线（蓝色实

线）与次对角线（红色实线）之分（见图 ２），文
献［１６］已经证明在都是一维序列中，次对角线的
双谱切片相比于主对角包含更加丰富的信息，因

此最终选择次对角的双谱切片作为二次计算的输

入值。

为保证对比量纲的一致性，对 ＬＰＩ信号的双
谱对角切片进行归一化处理，采用最大最小化方

法对数据进行归一化，如式（５）所示：
Ｂｉｘ（ω１，ω２）＝

　　
Ｂｉｘ（ω１，ω２）－ｍｉｎ（Ｂｘ（ω１，ω２））

ｍａｘ（Ｂｘ（ω１，ω２））－ｍｉｎ（Ｂｘ（ω１，ω２））
　　ω１ ＝ω２ （５）

图３为图１中４种 ＬＰＩ信号双谱图的归一化

图 ２　双谱的对称特性示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｂｉｓｐｅｃｔｒａ

图 ３　４种 ＬＰＩ雷达信号双谱归一化对角切片示例

Ｆｉｇ．３　Ｅｘａｍｐｌｅｏｆｂｉｓｐｅｃｔｒａｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｄｉａｇｏｎａｌｓｌｉｃｅｏｆ

ｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｓ

５８５
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对角切片。由图 ３可以看出，４种 ＬＰＩ雷达信号
的对角切片均关于中心对称，切面形状区分相对

明显，因此可以作为信号识别依据。然而对于切

片自身而言，维度依旧较大，需要进一步采取方法

对切片降维，同时提取切片中能反映信号特有的

细微特征。

２　基于广义维数的切片特征提取

２．１　多重分形
多重分形把分形结构中的整体视为由一些不

同区域分形维数的局部结构组成，是由多个具有

不同标度指数的奇异测度组成的集合。设 Ｘ为
一研究序列，将 Ｘ用尺度 Ｌ分成 Ｎ个小单元
Ｘｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ），设第 ｉ个小单元的线度为 γｉ，
Ｐｉ为 Ｘｉ上的测度，有
Ｐｉ＝γｉ／Ｘｉ

∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｐｉ＝

{ １ （６）

测度与线度之间存在幂指数的关系，即

Ｐｉ～γ
αｉ
ｉ （７）

式中：αｉ称为 Ｈｏｌｄｅｒ指数，也称奇异性指数或标
度指数，用来衡量区域奇异性的强弱，且 α的取
值范围是有限的，即 α∈［αｍｉｎ，αｍａｘ］。具有相同的
α值的小单元可构成一个子集，称为分形子集，而
一个多重分形则看成由不同维数的分形子集构成。

令具有相同分形子集的盒子数为 Ｎα（Ｌ），有

ｆ（α）＝－ｌｉｍ
Ｌ→０

ｌｎＮα（Ｌ）
ｌｎＬ

（８）

式中：ｆ（α）表示具有相同 α的分形子集的维数。
若研究单重分形，则 ｆ（α）为一个定值；若研究多
重分形，则 ｆ（α）称为多重分形谱，是一条单峰
曲线。

设 Ｍ（Ｌ，ｑ）为统计矩，表示每个单元的测度
Ｐｉ（Ｌ）值的大小：

Ｍ（Ｌ，ｑ）＝∑
Ｎα（Ｌ）

ｉ＝１
Ｐｑｉ（Ｌ） （９）

式中：ｑ为统计矩的阶，称为权重因子，可以取任
意实数。给定一个 ｑ值，若满足式（１０），将 Ｄｑ＝
Ｄ（ｑ）称为广义维数。
Ｍ（Ｌ，ｑ）∝ Ｌ－（ｑ－１）Ｄ（ｑ） （１０）
则

Ｄｑ＝

ｌｉｍ
Ｌ→０

１
ｑ－１

·
ｌｇＭ（Ｌ，ｑ）
ｌｇＬ

　　 ｑ≠１

ｌｉｍ
Ｌ→０

∑
Ｎα（Ｌ）

ｉ＝１
（Ｐｑｉ（Ｌ）ｌｇＰ

ｑ
ｉ（Ｌ））

ｌｇＬ
ｑ＝











 １

（１１）

当 ｑ＝０时，Ｄ０就是通常意义的容量维；当
ｑ＝１时，则可转化为信息维；当 ｑ＝２时，则与相
关维等价。因此广义维数 Ｄｑ包含了分形所涉及
的全部维数，本文采用 Ｄｑｑ曲线反映不同信号之
间的差异。

２．２　一维序列广义维数的计算
经过双谱对角切片处理后的 ＬＰＩ信号实际是

一个一维序列信号的形式，因此对 ＬＰＩ信号的多
重分形就是对一个序列进行分形分析。具体计算

步骤如下：

１）令｛ｘｋ，ｋ＝１，２，…，Ｎ｝为 ＬＰＩ信号双谱对
角切片序列，将该序列投入到 ｄ维的欧氏空间中，
得到向量集 Ｕｎ（ｍ），记为
Ｕｎ（ｍ）＝（ｘｎ，ｘｎ＋１，…，ｘｎ＋（ｍ－１））
　　ｎ＝１，２，…，Ｎｍ，Ｎｍ ＝Ｎ－（ｍ－１） （１２）

２）在 Ｎｍ个点中选取一个参考点 Ｕｉ，计算 Ｕｉ
与其余 Ｎｍ－１个点的欧氏距离为

ｒｉｊ＝ｄ（Ｕｉ，Ｕｊ） (＝ ∑
ｍ－１

ｋ＝０
（ｘｉ＋ｋ－ｘｊ＋ｋ） )２

１／２

（１３）

３）重复步骤 ２）直至计算完成所有的 Ｕｉ，定
义 ｑ阶关联积分为

Ｃｑ（ｒ） (＝ １
Ｎｍ∑

Ｎｍ

ｉ＝
(

１

１
Ｎｍ∑

Ｎｍ

ｉ＝１
Ｈ（ｒ－ｒｉｊ )）

ｑ－

)
１ １／（ｑ－１）

（１４）
式中：Ｈ（·）为阶跃函数。

４）广义维数 Ｄｑ通过 ｑ阶关联积分计算
得到：

Ｄｑ ＝ｌｉｍ
ｒ→０

ＩｎＣｑ（ｒ）
Ｉｎｒ

（１５）

通过多重分形计算信号多重分形谱，如图 ４
所示，可以看出 ４种信号的多重分形谱曲线都是
上凸的，表明了 ＬＰＩ信号具有多重分形的性质。

经过上述一维序列广义维数的计算过程，可

图 ４　ＬＰＩ雷达信号多重分形谱曲线

Ｆｉｇ．４　ＭｕｌｔｉｆｒａｃｔａｌｓｐｅｃｔｒｕｍｃｕｒｖｅｓｏｆＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌ

６８５
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得到 ＦＭＣＷ、Ｆｒａｎｋ、ＢＰＳＫ和 ＦＳＫ／ＰＳＫ４种 ＬＩＰ雷
达信号双谱对角切片的广义维数 Ｄｑ与阶数 ｑ的
曲线关系，如图５所示，其中 ｑ在本文中取值范围
为［－８，１０］。从图中可以看出，在不同的 ｑ值
下，各信号广义维数曲线的差异较为明显，能够为

识别提供依据。

图 ５　ＬＰＩ雷达信号双谱对角切片的广义维数

Ｆｉｇ．５　ＧＤｏｆＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｂｉｓｐｅｃｔｒａｄｉａｇｏｎａｌｓｌｉｃｅ

３　基于距离测度的特征值选择

从图５可以看出，ｑ值不同，信号广义维数的
差异程度不同，而差异程度的大小决定着分类器

设计的复杂程度以及最终分类识别的有效程

度
［１７］
。因此为提高识别的准确率，关键在于需要

选择最具有分类特性，即广义维数差异最大所对

应的特征 ｑ值。本文中对 ｑ值的特征评价基于距
离测度公式。

假设共有 ｍ个 ｑ值，每个 ｑ值都包含 ｎ类信
号，希望在每个 ｑ值中的 ｎ类信号自身具有较强
的聚集性而每个 ｑ值间具有较大的离散性，因此
利用距离测度将聚集性指标与离散性指标表达

如下：

１）聚集性指标

Ｃｉｊ＝
１
Ｍ∑

Ｍ

ｌ＝１
ｘｌ－Ｅ（ｘ

ｊ
）( )２

１／２

（１６）

式中：Ｃｉｊ表示第ｉ个ｑ值下第ｊ类信号的聚集性指
标；ｘｌ为信号内第 ｌ个样本点值；Ｍ为信号内样本

个数；Ｅ（ｘｊ）为第 ｊ类信号的期望值。
２）离散性指标

Ｄｉｋ＝ Ｅ（ｘｑｉ）－Ｅ（ｘ
ｑ
ｋ） （１７）

式中：Ｄｉｋ表示第 ｉ个 ｑ值与第 ｋ类个 ｑ值期望值

间的离散指标；Ｅ（ｘｑｉ）表示第 ｉ个 ｑ值包含所有数
据点的期望。

依据聚集性与离散性指标，可以得到每一个

ｑ值的特征评价指标 Ｓｉ：

Ｓｉ＝
∑
ｍ

ｋ＝１，ｋ≠ｉ
Ｄｉｋ

∑
ｎ

ｊ＝１
Ｃｉｊ

（１８）

当某一 ｑ值中信号自身聚集性指标越小，且
各 ｑ值间的离散性指标越大时，则特征评价指标
值越大。

４　仿真分析

４．１　实验设置
实验测试在 ＰＣ上进行，实验环境为：ＣＰＵ主

频为３．３０ＧＨｚ，内存为 ４ＧＢ，Ｗｉｎ７、３２位操作系
统。通过 ＬｏｗＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆＩｎｔｅｒｃｅｐｔＴｏｏｌｂｏｘ产生
实验所使用的 ＬＰＩ雷达信号，包括 ＦＭＣＷ 信号、
Ｆｒａｎｋ信号、ＢＰＳＫ信号和 ＦＳＫ／ＰＳＫ信号，每种信号
的参数设置如下：①ＦＭＣＷ信号：载频为 １ｋＨｚ，采
样频率为１ｋＨｚ，调制带宽为３００Ｈｚ，周期为１００ｍｓ，
采用三角波波形。②Ｆｒａｎｋ信号。载频为１ｋＨｚ，采
样频率为１ｋＨｚ，步进频率８个。③ＢＰＳＫ信号。载
频为１ｋＨｚ，采样频率为３ｋＨｚ，编码周期为１００ｍｓ，
采用 ７位巴克码。④ＦＳＫ／ＰＳＫ信号。采用基于
Ｃｏｓｔａｓ序列跳频，跳频序列为［３２６４５１］ｋＨｚ，采
样频率为５ｋＨｚ，采用５位巴克码。

由于接收机收到的真实雷达信号不可能是纯

净信号，而往往是噪声污染过的。因此，对每种信

号在信噪比为０～２０ｄＢ（以 ５ｄＢ为间隔步进）仿
真环境下，各随机产生１００组作为训练样本，产生
２００组作为测试样本，共 ５００组训练样本和
１０００组测试样本。
４．２　数据预处理

由于实验环境中给出的信噪比变化范围跨度

大，噪声对信号双谱对角切片的提取以及广义维

数的计算都会造成一定的影响，图 ６给出了 ４种
ＬＰＩ信号在去噪前不同信噪比下的广义维数对
比。从图中可以看出，不同信噪比下的广义维数

曲线呈发散状态，相对于均值有较大的差异，在不

同信噪比条件下有较大的变化，若不经过去噪处

理，提取的维数特征受噪声的影响较大，数值很不

稳定，这将影响识别效果。

因此，本文对含噪 ＬＰＩ信号在接收时经过小
波包变换去噪预处理，得到图 ７。经过去噪处理
后，可以发现不同信噪比下，各广义维数曲线相对

去噪前更为集中，对特征提取的效果更为稳定，从

而增加了识别算法对噪声的容限。

４．３　信号特征提取
文献［１１］提取了多重分形谱奇异指数的最

７８５
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图 ６　４种 ＬＰＩ雷达信号去噪前广义维数曲线

Ｆｉｇ．６　ＧＤｃｕｒｖｅｓｏｆｆｏｕｒＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｓｂｅｆｏｒｅｄｅｎｏｉｓｉｎｇ

图 ７　４种 ＬＰＩ雷达信号去噪后广义维数曲线

Ｆｉｇ．７　ＧＤｃｕｒｖｅｓｏｆｆｏｕｒＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｓａｆｔｅｒｄｅｎｏｉｓｉｎｇ

８８５
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大值、最小值、谱宽度和谱值的跨度等 １３种分形
特征参数，可以有效地从不同方面得到区分信号

的特征，但是这要求计算量较多，且寻找特征的过

程较繁琐，本文就得到的广义维数曲线进行特征

提取。

结合第３节中给出的基于距离测度对 ｑ值计
算特征评价指标 Ｓ，图８为在不同信噪比下，通过
距离测度计算得到不同 ｑ值的特征评价指标。

从图８中可以看出，不同信噪比下评价指标
的变化趋势基本一致，且随着信噪比的减小，评价

指标值也逐渐减小，原因在于同类数据点之间聚

集性减弱，并且不同 ｑ值的数据点相互间距离减
小。因此提取到前３个较大的评价指标所对应的
ｑ值，如图中出的红色实线所示，将 ｑ＝－１，１，１０
对应的广义维数作为三维特征向量。以信噪比

１０ｄＢ和０ｄＢ为例，得到不同信号在特征空间的分
布，如图９和图１０所示。

从图 ９和图 １０可以看出，ＬＰＩ信号在 １０ｄＢ
噪声条件下所提取的特征空间中，不同信号间的

分离度较大，且每种信号之间自身的聚集性较好，

分布的差距较为明显；随着信噪比的减小，信号的

分离度性能降低，但可以看出在 ０ｄＢ噪声条件
下，但每种信号自身依然具有一定的聚集性，且

ＦＭＣＷ信号的聚集性最好。因此可作为识别方法
的输入特征。

图 ８　特征 ｑ值的评价指标曲线

Ｆｉｇ．８　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｃｕｒｖｅｓｏｆｆｅａｔｕｒｅｑ

４．４　信号识别准确率对比
不同调制方式信号的特征非线性分布比较明

显，因此在分类器的选择上，使用线性分类器进行

识别的效果可能较差，因此本文采用 ＬＳＳＶＭ对信
号进行分类识别。

ＬＳＳＶＭ采用最小二乘线性系统作为损失函
数，相比于传统支持向量机采用的二次规划方法，

在降低运算复杂性的同时保持较高的识别准

确率，能够较为有效地解决参数间存在模糊关

图 ９　ＬＰＩ雷达信号特征空间分布（信噪比为 １０ｄＢ）

Ｆｉｇ．９　ＳｐａｃｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌ

ｆｅａｔｕｒｅ（ＳＮＲ１０ｄＢ）

系的非线性分类问题。本文对 ＬＳＳＶＭ采用网格
搜索与 Ｋｆｏｌｄ交叉验证实现对惩罚因子 Ｃ和核函
数宽度 γ参数寻优。

图１１（ａ）为在不同信噪比下，各类 ＬＰＩ信号
的识别准确率。从图可以看出，在信噪比为１０ｄＢ
时，所有信号的识别准确率已经达到 １００％，且对
于 ＦＭＣＷ信号在特征空间的聚集度较高，数据点
离散程度小，因此相对于其他 ３种信号能较快达
到完全识别。信噪比在０ｄＢ时，所有信号的识别
准确率均在８５％以上。

为了验证方法在更低信噪比下对信号的识别

能力，重新产生 －６～－１ｄＢ高斯白噪声环境下的
ＬＰＩ信号，步进为 １ｄＢ，训练和测试样本数量不
变，如图１１（ｂ）所示。结果表明。在低信噪比下，
ＦＭＣＷ仍然保持比其他 ３种高的识别准确率，且
在 －６ｄＢ下，仍有７０％的识别准确率。随着信噪
比下降，ＢＰＳＫ信号识别准确率下降最快，在 －６ｄＢ
时下降到 ６５％以下，原因是在特征空间中数据点
聚集性下降并与其他信号数据点混合较为严重。

为验证方法的有效性，将本文方法与ＧＤ
ＬＳＳＶＭ、ＢＤＳＬＳＳＶＭ、ＢＤＳＰＣＡＬＳＳＶＭ 以 及 文

９８５
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图 １０　ＬＰＩ雷达信号特征空间分布（信噪比为 ０ｄＢ）

Ｆｉｇ．１０　ＳｐａｃｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＬＰＩｒａｄａｒ

ｓｉｇｎａｌｆｅａｔｕｒｅ（ＳＮＲ０ｄＢ）

献［６７］采用的算法进行对比。其中 ＧＤＬＳＳＶＭ
表示将原始信号直接经过广义分形变换后，提取

区分度较大的３个 ｑ值对应的广义维数特征输入
到 ＬＳＳＶＭ中；ＢＤＳＬＳＳＶＭ表示将原始信号经过
双谱变换，提取对角切片后输入到 ＬＳＳＶＭ中；
ＢＤＳＰＣＡＬＳＳＶＭ表示将双谱对角切片经过主成
分分析后，提取前３个主要成分输入到 ＬＳＳＶＭ中。

表１为在信噪比为 ０、５、１０、１５、２０ｄＢ时，不
同方法识别准确率对比，从表１可以看出，仅仅提
取信号的广义维数进行识别的效果最差，原因在

于信号间时域特征较为相似，直接提取到的各类

信号广义维数曲线相似程度大，其数据在特征空

间中混叠度较大，从而导致识别准确率低；对于信

号提取的双谱对角切片，由于各类信号对角切片

形状有所差异，其识别准确率大于 ＧＤＬＳＳＶＭ，然
而对角切片的维度还是较大，由于 ＢＤＳＰＣＡＬＳＳ
ＶＭ算法通过主成分分析降低了切片维度，且提
取到信号的主要特征，使信号间的区分度增大，相

比于 ＢＤＳＬＳＳＶＭ有效地提高了识别准确率；文
献［６］在双谱基础上提取的奇异谱熵，即使在去
噪的情况下，依然对噪声较为敏感，特征空间信号

图 １１　ＬＰＩ雷达信号在不同信噪比下的识别准确率对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ

ｒａｔｅｏｆＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＳＮＲｓ

表 １　不同方法识别准确率对比

Ｔａｂｌｅ１　Ａｃｃｕｒａｃｙｒａｔｅｏｆｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ

ａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ ％

方　法
识别准确率

０ｄＢ ５ｄＢ １０ｄＢ １５ｄＢ ２０ｄＢ

平均识别

准确率

ＧＤＬＳＳＶＭ ７８．２ ８４．１ ８８．６ ９３．２ ９８．８ ８８．６

ＢＤＳＬＳＳＶＭ ８２．３ ８８．９ ９３．２ ９６．４ １００ ９２．１

ＢＤＳＰＣＡＬＳＳＶＭ ８４．８ ９０．６ ９４．５ ９８．１ １００ ９３．５

文献［６］ ８０．６ ８５．６ ９１．７ ９６．５ ９９．１ ９０．７

文献［７］ ８４．１ ８９．４ ９４．３ ９６．８ １００ ９２．９

本文 ９２．２ ９５．３１００ １００ １００ ９７．５

的重叠度相对较大，因此识别效果与其他算法相

比较差；文献［７］与 ＢＤＳＬＳＳＶＭ类似，围线积分
与对角切片相比使用了双谱更多的信息，但是两

者都提取到了不同信号最具有区别性的特征，所

以在识别准确率上文献［７］与 ＢＤＳＬＳＳＶＭ相近，
然而计算双谱围线积分的时间大于提取对角切片

的时间；本文方法结合了对角切片与多重分形维

数的特点，在提取到已经具有一定区分度的对角

切片的基础上，使用多重分形中的广义维数更进

一步描述切片内部特征，提取的特征在特征空

０９５
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间中区分度大，从而能有效地进行分类识别，获

得更高的识别准确率。

５　结　论

本文提出将双谱对角切片与广义维数相结合

的信号识别方法，能够利用双谱对角切片数据量

小但具有信号特征的特点，通过广义维数降低数

据维度，将信号切片内部特征通过广义维数曲线

描述出来，依据特征评价指标提取其中区分度大

的特征 ｑ值作为特征向量，使用最小二乘支持向
量机进行分类识别。仿真结果验证了方法提取到

的特征的优良性能，能够在较低信噪比下取得较

高的识别准确率。
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ｉｎｇｔｈｅｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｕｓｉｎｇｔｈｅｂｉｓｐｅｃｔｒｕｍｃａｓｃａｄｅｆｅａｔｕｒｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＸｉｄｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），２０１２，３９（２）：

１２７１３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］丁凯，方向，张卫平，等．基于声信号多重分形和支持向量机

的目标识别研究［Ｊ］．兵工学报，２０１２，３３（１２）：１５２１１５２６．

ＤＩＮＧＫ，ＦＡＮＧＸ，ＺＨＡＮＧＷ Ｐ，ｅｔａｌ．Ｔａｒｇｅｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ａｃｏｕｓｔｉｃｓｉｇｎａｌｓｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｆｒａｃｔａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃ

ｔｏｒｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１２，３３（１２）：１５２１１５２６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ＨＡＲＴＭＡＮＮＡ，ＭＵＫＬＩＰ，ＮＡＧＹＺ，ｅｔａｌ．Ｒｅａｌｔｉｍｅｆｒａｃｔａｌ

ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｉｎｔｈｅｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａＡ：Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌ

ＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＩｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１３，３９２（１）：８９１０２．

［１１］陈红，蔡晓霞，徐云，等．基于多重分形特征的通信调制方式

识别研究［Ｊ］．电子与信息学报，２０１６，３３（４）：８６３８６９．

ＣＨＥＮＨ，ＣＡＩＸＸ，ＸＵＹ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ

ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｆｒａｃｔａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃ＆ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，３３

（４）：８６３８６９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＣＨＡＫＲＡＢＯＲＴＹＢ，ＨＡＲＩＳＫ，ＬＡＴＨＡＧ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｆｒａｃｔａｌ

ａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｓｅａｆｌｏｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄ

ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＬｅｔｔｅｒｓ，２０１４，１１（１）：５４５８．

［１３］黄家圣．调频信号指纹特征研究［Ｄ］．北京：北京邮电大学，

２０１１：１２１３．

ＨＵＡＮＧＪＳ．Ｓｔｕｄｙｏｎｆｉｎｇｅｒｐｒｉｎｔｆｅａｔｕｒｅｓｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｈｏｐｐｉｎｇ

ｓｐｒｅａｄｓｐｅｃｔｒｕｍ ｓｉｇｎａｌｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１１：１２１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］何永亮，陈西豪，许华，等．利用信号围线积分双谱分形特征

实现电台识别［Ｊ］．电讯技术，２０１４，５４（１０）：１３５４１３５９．

ＨＥＹＬ，ＣＨＥＮＸＨ，ＸＵＨ，ｅｔａｌ．Ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｔｒａｎｓｍｉｔｔｅｒｉｄｅｎｔｉ

ｆｉｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｆｒａｃｔａｌｆｅａｔｕｒｅｏｆｓｕｒｒｏｕｎｄｉｎｇｌｉｎｅｉｎｔｅｇｒａｌｂｉｓ

ｐｅｃｔｒｕｍ［Ｊ］．ＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，５４（１０）：

１３５４１３５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］梁华东，韩江洪．采用双谱多类小波包特征的雷达信号聚类

分选［Ｊ］．光子学报，２０１４，４３（３）：１５２１５９．

ＬＩＡＮＧＨ Ｄ，ＨＡＮ ＪＨ．Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｎｄｓｏｒｔｉｎｇｒａｄａｒｓｉｇｎａｌ

ｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｗａｖｅｌｅｔｐａｃｋｅｔｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｉｓｐｅｃｔｒｕｍ

［Ｊ］．ＡｃｔａＰｈｏｔｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，４３（３）：１５２１５９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］肖乐群，张玉灵，赵拥军．基于对角积分双谱的雷达辐射源

信号识别［Ｊ］．信息工程大学学报，２０１２，１３（１）：９５９９．

ＸＩＡＬＱ，ＺＨＡＮＧＹＬ，ＺＨＡＯＹＪ．Ｒａｄａｒｅｍｉｔｔｅｒｓｉｇｎａｌｒｅｃｏｇ

ｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｄｉａｇｏｎａｌｌｙｉｎｔｅｇｒａｌｂｉｓｐｅｃｔｒｕｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１２，１３（１）：９５９９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

［１７］邓延丽，金炜东，李家会，等．基于聚集离散性与可分性的雷

达信号特征评价［Ｊ］．计算机应用，２０１３，３３（７）：１９４６１９４９．

ＤＥＮＧＹＬ，ＪＩＮＷ Ｄ，ＬＩＪＨ，ｅｔａｌ．Ｆｅａｔｕｒｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｒａｄａｒ

ｓｉｇｎａｌｂａｓｅｄｏｎａｇｇｒｅｇａｔｉｏｎ，ｄｉｓｃｒｅｔｅｎｅｓｓａｎｄｄｉｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０１３，３３（７）：１９４６１９４９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王星　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：电子对抗

理论与技术。

呙鹏程　男，硕士研究生。主要研究方向：智能告警系统及其

算法。

田元荣　男，博士研究生。主要研究方向：电子侦察与压缩

感知。

王玉冰　女，硕士研究生。主要研究方向：雷达工作模式判定。

ＬＰＩｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＢＤＳＧＤ
ＷＡＮＧＸｉｎｇ，ＧＵＯＰｅｎｇｃｈｅｎｇ，ＴＩＡＮＹｕａｎｒｏｎｇ，ＷＡＮＧＹｕｂｉｎｇ

（ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｒｅｇａｒｄｉｎｇｔｈｅｄｅｆｉｃｉｅｎｃｉｅｓｏｆｂｉｓｐｅｃｔｒｕｍｗｉｔｈｂｉｇｄａｔａａｎｄｈｉｇｈｄｉｍｅｎｓｉｏｎｉｎｓｉｇｎａｌｆｅａｔｕｒｅ
ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ，ａｍｅｔｈｏｄｃｏｍｂｉｎｉｎｇｂｉｓｐｅｃｔｒａｄｉａｇｏｎａｌｓｌｉｃｅ（ＢＤＳ）ｗｉｔｈｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎ
（ＧＤ）ｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ＢＤＳｗａｓｕｓｅｄｔｏｒｅｄｕｃｅｄａｔａｖｏｌｕｍｅａｎｄＧＤｉｎｔｈｅｍｕｌｔｉｆｒａｃｔａｌｔｈｅｏｒｙｗａｓｔａｋｅｎ
ｔｏｒｅｄｕｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｉｎｏｒｄｅｒｔｏｍａｋｅｓｕｂｔｌｅｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｆｏｒｓｌｉｃｅ．Ｓｅｃｏｎｄ，ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄ
ｉｎｇｔｏｔｈｒｅｅｒａｎｋｓｉｓｔｒｅａｔｅｄａｓｆｅａｔｕｒｅｖｅｃｔｏｒｓｂｙｆｅａｔｕｒｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｂａｓｅｄｏｎｄｉｓｔａｎｃｅｍｅａｓｕｒｅ．Ｆｉｎａｌｌｙ，
ｔｈｅｆｅａｔｕｒｅｖｅｃｔｏｒｓｗｉｌｌｂｅｉｎｐｕｔｉｎｔｏｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅｆｏｒｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｆｏｕｒｓｏｒｔｓｏｆｌｏｗ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔ（ＬＰＩ）ｓｉｇｎａｌａｒｅｕｓｅｄｔｏｂｅｒｅｃｏｇｎｉｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｉｇｎａｌ
ｆｅａｔｕｒｅｓｉｎｆｅａｔｕｒｅｓｐａｃｅｈａｖｅｇｏｏｄａｇｇｒｅｇａｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｃｒｅｔｅｎｅｓｓ，ａｎｄｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｒａｔｅｏｆｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｃａｎ
ｒｅａｃｈ９２．２％ ｗｈｅｎｔｈｅＳＮＲｉｓ０ｄＢ，ｗｈｉｃｈｓｈｏｗｓｔｈａｔｉｔｈａｓｇｏｏｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈ
ｏｔｈｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｏｗｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔ（ＬＰＩ）；ｂｉｓｐｅｃｔｒａｄｉａｇｏｎａｌｓｌｉｃｅ（ＢＤＳ）；ｍｕｌｔｉｆｒａｃｔａｌ；ｇｅｎｅｒａｌ
ｉｚｅｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎ（ＧＤ）；ｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０７１０１８：２４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０７１０．１８２４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１５２０９６０１９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｘ１９６５＠１６３．ｃｏｍ
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２０１８年 ３月
第４４卷 第３期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１７０３２３；录用日期：２０１７０６０９；网络出版时间：２０１７０６３０１０：００
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６３０．１０００．０１０．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１３７２０３９，６１６０１４９５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｍｙｆｒａｄ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：王涛，蔡金燕，孟亚峰，等．基于多态系统的总线胚胎电子阵列可靠性分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：
５９３６０４．ＷＡＮＧＴ，ＣＡＩＪＹ，ＭＥＮＧＹＦ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂｕｓｂａｓｅｄｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｒｒａｙｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｓｔａｔｅ
ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：５９３６０４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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基于多态系统的总线胚胎电子阵列可靠性分析

王涛，蔡金燕，孟亚峰，朱赛

（陆军工程大学石家庄校区 电子与光学工程系，石家庄 ０５０００３）

　　摘　　　要：通过分析总线胚胎电子阵列（ＢＢＥＥＡ）的结构特点和工作原理，将多态系统
理论引入到阵列的可靠性分析中，采用通用生成函数（ＵＧＦ）方法建立了阵列的可靠性分析模
型。与基于 ｎ／ｋ系统的阵列可靠性分析模型进行对比，验证了基于多态系统阵列可靠性分析
模型的正确性和有效性。利用建立的阵列可靠性分析模型对总线胚胎电子阵列的可靠性进行

分析，根据阵列的可靠性要求指导阵列的结构设计。同时，对比不同规模总线胚胎电子阵列与

典型胚胎电子阵列（ＥＥＡ）的可靠性，分析总线胚胎电子阵列的性能。分析结果表明：建立的
阵列可靠性分析模型能够准确有效地分析阵列的可靠性，将阵列的可靠性分析与工作状态相

结合，对阵列的结构设计和预防性维修决策具有重要的指导意义。

关　键　词：总线胚胎电子阵列（ＢＢＥＥＡ）；自修复；可靠性；多态系统；ｎ／ｋ系统
中图分类号：Ｖ２４３．１；ＴＰ３０２．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０５９３１２

　　随着航空航天技术的发展和电子系统应用的
拓展，电子系统对于可靠性的要求越来越高。电

子系统的可靠性是衡量系统工作性能的重要指

标，同时也是指导系统结构设计的重要依据，因

此，合理准确地分析电子系统的可靠性显得尤为

重要。胚胎电子阵列（ＥｍｂｒｙｏｎｉｃＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＡｒ
ｒａｙ，ＥＥＡ）是一种基于多细胞生物生长和发育过
程而设计的新型硬件结构，具有类似于生物的自

组织、自检测和自修复功能
［１］
，其具有的自修复

能力能够有效地提高电子系统的可靠性，本文主

要对胚胎电子阵列的可靠性进行了研究。

２０世纪９０年代，Ｇａｒｉｓ［２］和 Ｍａｎｇｅ等［３］
提出

了仿生硬件的概念，仿生硬件分为进化型硬件和

胚胎型硬件
［４］
。胚胎电子阵列是胚胎型硬件的

基础，一经提出就受到了国内外学者的广泛关注，

并取得了大量的研究成果。Ｏｒｔｅｇａ和 Ｔｙｒｒｅｌｌ研究
了胚胎电子阵列的基本结构和故障自修复方

法
［５］
，并基于 ｎ／ｋ系统理论对阵列的可靠性进行

了分析
［６］
，为后续研究打下了基础。文献［７］研

究了基于总线的胚胎电子阵列结构，利用总线通

信的优势简化了胚胎电子阵列的内部通信和自修

复实现的复杂程度，并基于 ｎ／ｋ系统模型建立了
阵列的可靠性模型，与典型的胚胎电子阵列进行

了对比分析
［７］
。文献［８９］研究了基于原核细胞

的原核胚胎电子阵列，实现了故障自修复，并基于

可靠性和硬件资源消耗 ２个指标，与真核胚胎电
子阵列进行了深入对比分析。文献［１０］研究了
具有多种连接方式的胚胎电子阵列结构，有效地

提高了阵列的自修复能力，基于可靠性指标对阵

列内基因备份数目优选
［１１］
和阵列的性能进行了

研究。南京航空航天大学的王友仁教授团队基于

ｎ／ｋ系统理论及其改进模型对胚胎电子阵列在行
（列）移除自修复和细胞移除自修复方式下的可

靠性进行了深入研究，将可靠性作为胚胎电子阵

Administrator
新建图章
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列自修复策略选择的重要参考指标
［１２１３］

。在阵

列可靠性研究的基础上，对胚胎电子阵列的布局

进行了优化
［１４］
。考虑阵列中细胞粒度对于可靠

性建模的影响
［１５］
，改进传统的可靠性模型，研究

了应用设计过程的可靠性提高方法。文献［１６］
基于 ｎ／ｋ系统模型分析了胚胎电子阵列的可靠
性，并研究了 ｎ×ｎ规模胚胎电子阵列的优化设
计，为实际应用打下了基础。文献［１７］基于可靠
性指标，对演化硬件的性能进行了深入分析。

胚胎电子阵列的可靠性是衡量阵列结构和自

修复能力的重要指标，同时也是衡量电子阵列工

作性能的重要指标。现有关于胚胎电子阵列可靠

性分析主要是基于 ｎ／ｋ系统可靠性模型，该方法
能够分析电子阵列可靠性随时间的变化，但是不

能准确地将阵列的工作状态与阵列可靠性结合起

来，更加透彻地分析阵列可靠性的规律。多态系

统理论
［１８］
能够准确地定义部件的多态性，透彻地

分析部件性能的变化对系统性能和可靠性的影

响，以及系统失效的渐变过程，因此在复杂系统可

靠性分析和优化设计领域有广阔的应用前景
［１９］
。

分析总线胚胎电子阵列（ＢｕｓＢａｓｅｄＥｍｂｒｙｏｎ
ｉｃＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＡｒｒａｙ，ＢＢＥＥＡ）的结构特点和工作原
理，将多态系统理论引入到总线胚胎电子阵列的

可靠性分析中，利用通用生成函数（Ｕｎｉｖｅｒｓａｌ
ＧｅｎｅｒａｔｉｎｇＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＧＦ）方法建立总线胚胎电子
阵列的可靠性分析模型。与基于 ｎ／ｋ系统的电子
阵列可靠性分析模型进行对比，对基于多态系统

电子阵列可靠性分析模型的正确性和有效性进行

验证。基于建立的多态系统阵列可靠性分析模型

对总线胚胎电子阵列的可靠性进行分析，并根据

阵列的可靠性要求指导阵列的结构设计。同时，

对比不同规模总线胚胎电子阵列与典型胚胎电子

阵列的可靠性，对总线胚胎电子阵列的性能进行

分析。

１　总线胚胎电子阵列
１．１　总线胚胎电子阵列结构

现有胚胎电子阵列结构应用于大规模数字电

路设计时，存在硬件资源消耗大、故障覆盖率低和

资源利用率低等不足。为了使胚胎电子阵列技术

适用于大规模数字电路的设计实现，从功能分解

的角度设计了一种总线胚胎电子阵列结构，如

图１所示。
总线胚胎电子阵列主要由输入模块、输出模

块、功能模块和总线组成。其中输入模块完成外

部输入信号到胚胎电子阵列的输入；输出模块将

胚胎电子阵列的处理结果输出到外部；功能模块

是胚胎电子阵列的核心部分，主要完成具体的电

路功能；总线将阵列中所有的模块连接起来，完成

各个模块间的信号传递。对于复杂的功能电路，

首先将功能电路分解为若干简单子电路，将分解

后的子功能电路映射到功能模块，由功能模块实

现各个子功能电路。输入模块将输入信号输入到

总线中，各个功能模块对数据进行处理，最后将处

理后的信号由输出模块进行输出，所有的功能模

块共同实现复杂的功能电路。

功能模块是总线胚胎电子阵列的核心部分，

用于实现具体的功能电路。功能模块主要由胚胎

电子细胞和检测控制模块组成，功能模块的具体

结构如图２所示。功能模块内的胚胎电子细胞分
为工作细胞和空闲细胞 ２种，所有的工作细胞与
空闲细胞成链状连接，胚胎电子细胞均与检测控

制模块相连。工作细胞主要实现具体的电路功

能，空闲细胞主要用于实现故障自修复。胚胎电

子细胞由控制单元、基因配置存储单元、功能单元

和输入输出单元构成。检测控制模块主要实现电

路正常工作、故障自修复和故障检测的控制。功

能模块内的空闲细胞和工作细胞数目可以根据电

路的设计要求灵活选择。

图 １　总线胚胎电子阵列结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｂｕｓｂａｓｅｄｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｒｒａｙ

图 ２　功能模块结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

４９５
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１．２　循环移除故障自修复策略
总线胚胎电子阵列中所有的电路功能由功能

模块进行实现，所以故障自修复仅在各个功能模

块中进行。功能模块内所有的胚胎电子细胞成链

状连接，所以采用一种循环移除的故障自修复策

略，其基本原理如图３所示。
当胚胎电子阵列中功能模块的功能出现故障

时，并不知道故障细胞具体的位置。启动循环移

除故障自修复功能，首先细胞 ５的基因向后移动
１位并重新配置表达，细胞 ５变为透明状态，充当
导线作用，此时电路功能仍不正常，说明细胞５无
故障。以同样的步骤开始移动细胞 ４的基因，此
时功能仍不正常，说明细胞 ４正常。移动细胞 ３
的基因，当细胞３变为透明状态时，功能模块功能
恢复正常，故障自修复完成。当细胞４出现故障，
首先细胞５的基因向后移动 １位并重新配置表
达，细胞 ５变为透明状态，此时功能仍不正常，说
明细胞５无故障。以同样的步骤开始移动细胞 ４
的基因，细胞４变为透明状态，功能模块的功能恢
复正常，故障自修复完成。

图 ３　循环移除故障自修复

Ｆｉｇ．３　Ｃｙｃｌｉｃｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎｆａｕｌｔｓｅｌｆｒｅｐａｉｒ

２　多态系统理论可靠性分析模型

２．１　多态系统理论
多态系统主要分为多工作（或失效）状态系

统和多性能水平系统，其中多工作（或失效）状态

系统是指系统除了“正常工作”和“完全失效”

２种状态外，还具有多种工作（或失效）状态［１８］
。

多态系统中一些部件失效或者性能衰退会导

致系统部分失效或系统性能下降，从而引起整个系

统呈现出多种工作（或失效）状态或性能水平
［１９］
。

多态系统理论能够准确定义部件的多态性，能够透

彻地分析部件性能变化对系统性能和可靠性的影

响，以及系统失效的渐变过程，因此在复杂系统可

靠性分析和优化设计领域有广阔的应用前景。

２．２　运算法则
通过 ＵＧＦ方法对部件在工作过程中的状态

性能概率分布可表示为
［２０］

ｖｉ（ｘ，ｔ）＝∑
ｍｉ

ｋｉ＝１
（ｐｋｉ（ｔ）ｘ

ｈｋｉ） （１）

式中：ｖｉ（ｘ，ｔ）为部件 ｉ在 ｔ时刻处于状态 ｘ的概

率；ｐｋｉ（ｔ）为部件在状态 ｋｉ时的状态概率；ｈｋｉ为部

件处于状态 ｋｉ时的状态性能；ｉ为系统中的第 ｉ个
部件，ｉ＝１，２，…，ｎ，ｎ为系统中部件的总数；ｋｉ为

部件 ｉ的第 ｋｉ个状态，ｋｉ＝１，２，…，ｍｉ，ｍｉ为部件 ｉ
的状态总数。系统的通用生成函数可以通过如下

运算获得：

Ｖ（ｘ，ｔ）＝Ω（ｖｉ（ｘ，ｔ），ｖｉ′（ｘ，ｔ））＝

　　∑
ｍｉ

ｋｉ＝１
∑
ｍｉ′

ｋｉ′＝１
（ｐｋｉ（ｔ）ｐｋｉ′（ｔ）ｘ

ｆ（ｈｋｉ，ｈｋｉ′）） （２）

式中：ｆ（ｈｋｉ，ｈｋｉ′）为系统的状态性能。

根据系统内部部件连接的结构特点，定义如

下运算符：

１）当 ｈｋｓ为 ｈｋｉ和 ｈｋｉ′的最小值时，定义 φ１运

算符

φ１（ｖｉ（ｘ，ｔ），ｖｉ′（ｘ，ｔ））＝

　　∑
ｍｉ

ｋｉ＝１
∑
ｍｉ′

ｋｉ′＝１
（ｐｋｉ（ｔ）ｐｋｉ′（ｔ）ｘ

ｍｉｎ｛ｈｋｉ，ｈｋｉ′｝） （３）

２）当 ｈｋｓ为 ｈｋｉ和 ｈｋｉ′的和时，定义 φ２运算符

φ２（ｖｉ（ｘ，ｔ），ｖｉ′（ｘ，ｔ））＝

　　∑
ｍｉ

ｋｉ＝１
∑
ｍｉ′

ｋｉ′＝１
（ｐｋｉ（ｔ）ｐｋｉ′（ｔ）ｘ

ｈｋｉ＋ｈｋｉ′） （４）

定义多态系统的最小任务性能需求为 ｗ，则
系统工作过程的可靠度为

Ｒ（ｔ）＝Ｐ｛Ｈ（ｔ）≥ ｗ｝＝

　　∑
ｍｉ

ｋｉ＝１
（ｐｋｉ（ｔ）·ｌ（ｈｋｉ（ｔ）－ｗ≥０）） （５）

式中：ｌ（ｈｋｉ（ｔ）－ｗ≥０）为示性函数，当 ｈｋｉ（ｔ）－

ｗ≥０时，ｌ（ｈｋｉ（ｔ）－ｗ）＝１，当 ｈｋｉ（ｔ）－ｗ＜０时，

ｌ（ｈｋｉ（ｔ）－ｗ）＝０；Ｈ（ｔ）＝｛ｈｍｉ（ｔ），ｈｍｉ－１（ｔ），…，

ｈｋｉ（ｔ），…，ｈ２（ｔ），ｈ１（ｔ）｝。

可靠度的本质是概率，为了从时间角度给出

系统可靠性明确的评价指标，故采用平均故障前

时间（ＭＴＴＦ）来衡量系统的可靠性，则系统的
ＭＴＴＦ为

Ｔ＝∫０
∞

Ｒ（ｔ）ｄｔ （６）

５９５
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３　总线胚胎电子阵列可靠性建模

３．１　总线胚胎电子阵列结构分析
总线胚胎电子阵列的各个功能模块独立完成

各自的功能。阵列中每个功能模块都正常工作，

整个阵列才能完成特定的电路功能，因此整个阵

列可以近似为一个由功能模块组成的串联系统。

功能模块工作过程中，模块中可正常工作胚胎电

子细胞数目大于完成电路功能所需要的胚胎电子

细胞数目，功能模块就可以正常工作。但是在这

个过程中，根据功能模块内可正常工作胚胎电子

细胞的数目不同，功能模块存在多个不同工作

状态。

总线胚胎电子阵列作为一个系统，功能模块

相当于系统中的部件，在工作过程中，若功能模块

内出现故障，由于功能模块内存在空闲细胞用于

故障自修复，仍能保证功能模块正常工作。功能

模块的工作状态相对于最初的工作状态已经发生

了变化，但是阵列仍可以正常工作，所以在阵列正

常工作过程中，因为功能模块具有多种工作状态，

从而总线胚胎电子阵列也就具有了多种状态。因

此总线胚胎电子阵列属于多工作状态的多态系

统，故可以借助多态系统理论对总线胚胎电子阵

列的可靠性进行透彻的分析和建模。

３．２　基于多态系统的阵列可靠性建模
在总线胚胎电子阵列中，假设阵列中功能模

块的数目为 ｓ，功能模块内工作细胞数目为 ｇ，总
的细胞数目为 ｍ。则单一功能模块可划分为 ｍ－
ｇ＋１个状态，如表１所示。

表１中，０表示故障状态，即功能模块内可正
常工作胚胎电子细胞数目小于 ｇ；１表示可正常工
作胚胎电子细胞数目为 ｇ，功能模块刚好能正常
工作；状态 ｘｊ表示可正常工作胚胎电子细胞数为
ｘｊ＋ｇ－１；状态 ｍ－ｇ＋１表示功能模块的胚胎电
子细胞均可以正常工作。

假设电子细胞的失效率为 λ，胚胎电子细胞
的寿命分布服从指数分布。因此胚胎电子细胞的

可靠度（失效概率分布函数）为 ｅ－λｔ，功能模块各
个工作状态对应的概率如下：

状态０即功能模块内可正常工作的胚胎电
子细胞数目小于ｇ，则可以正常工作的电子细胞

表 １　功能模块的状态及概率

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｅｓａｎｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

状　态 ０ １ … ｘｊ … ｍ－ｇ＋１

概　率 ｐ０（ｔ） ｐ１（ｔ） … ｐｘｊ（ｔ） … ｐｍ－ｇ＋１（ｔ）

数目可能为０，１，…，ｇ－１。电子细胞正常工作的
概率为 ｅ－λｔ，对应电子细胞不能正常工作的概率
为１－ｅ－λｔ。功能模块内可正常工作胚胎电子细胞
数目为０时，即功能模块内所有的胚胎电子细胞全
都故障，对应的概率为（１－ｅ－λｔ）ｍ ＝Ｃ０ｍｅ

－０λｔ（１－

ｅ－λｔ）ｍ。功能模块内可正常工作胚胎电子细胞数
目为 １时，存在 Ｃ１ｍ 种可能情况，对应的概率为

Ｃ１ｍｅ
－１λｔ（１－ｅ－λｔ）ｍ－１。同理可知功能模块内可正

常工作胚胎电子细胞数目为ｇ－１时，存在 Ｃｇ－１ｍ 种

可能选择，则对应的概率为 Ｃｇ－１ｍ ｅ
－（ｇ－１）λｔ（１－

ｅ－λｔ）ｍ－ｇ＋１，因此功能模块状态０对应的概率为

ｐ０（ｔ）＝∑
ｇ－１

ｉ＝１
Ｃｉｍｅ

－ｉλｔ（１－ｅ－λｔ）ｍ－ｉ （７）

状态１即功能模块内可正常工作的胚胎电子
细胞数目为 ｇ，存在 Ｃｇｍ种可能方式。ｇ个胚胎电

子细胞正常工作的概率为 ｅ－ｇλｔ，剩下 ｍ－ｇ个胚
胎电子细胞故障的概率为（１－ｅ－λｔ）ｍ－ｇ，因此功
能模块状态１对应的概率为
ｐ１（ｔ）＝Ｃ

ｇ
ｍｅ

－ｇλｔ（１－ｅ－λｔ）ｍ－ｇ （８）
状态 ｘｊ即功能模块内可正常工作的胚胎电

子细胞数目为 ｇ＋ｘｊ－１，存在 Ｃ
ｇ＋ｘｊ－１
ｍ 种可能方

式。ｇ＋ｘｊ－１个胚胎电子细胞正常工作的概率为

ｅ－（ｇ＋ｘｊ－１）λｔ，剩下 ｍ－ｇ－ｘｊ＋１个胚胎电子细胞故

障的概率为（１－ｅ－λｔ）ｍ－ｇ－ｘｊ＋１，因此功能模块状
态 ｘｊ对应的概率为

ｐｘｊ（ｔ）＝Ｃ
ｘｊ＋ｇ－１
ｍ ｅ－（ｘｊ＋ｇ－１）λｔ（１－ｅ－λｔ）ｍ－ｘｊ－ｇ＋１ （９）

状态 ｍ－ｇ＋１即功能模块内所有的胚胎电
子细胞均可正常工作，这样就存在 Ｃｍｍ 种可能的
方式，ｍ个胚胎电子细胞正常工作的概率为
ｅ－ｍλｔ，因此功能模块状态 ｍ－ｇ＋１对应的概率为
ｐｍ－ｇ＋１（ｔ）＝Ｃ

ｍ
ｍｅ

－ｍλｔ（１－ｅ－λｔ）０ （１０）
为简化计算的复杂程度，假设每个功能模块

内的工作细胞和总的细胞数目相同，细胞的失效

率也相同，则所有功能模块的状态数和各个状态

对应的概率分布均相同。

对有 ｓ个功能模块的总线胚胎电子阵列，各
个功能模块间以串联的形式连接。每个功能模块

均有 ｍ－ｇ＋１个状态，则阵列中功能模块具有的
状态可表示为 ｘｓ１ ＝ｘｓ２ ＝… ＝ｘｓｓ＝｛０，１，…，ｍ－

ｇ＋１｝，各个工作状态对应的概率可表示为 ｐｓ１ ＝
ｐｓ２＝… ＝ｐｓｓ＝｛ｐ０（ｔ），ｐ１（ｔ），…，ｐｍ－ｇ＋１（ｔ）｝，总线
胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ计算如下。

设集合 Ａ＝｛ａ１，ａ２，…，ａｙ｝，集合 Ｂ＝｛ｂ１，
ｂ２，…，ｂｙ｝，定义 Ｓｔａｔｅｓ运算符。Ｓｔａｔｅｓ（Ａ，Ｂ）＝
｛Ａ（ｉ）×Ｂ（ｊ）｝（１≤ｉ，ｊ≤ｙ），即集合 Ａ中元素与集

６９５
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　第 ３期 王涛，等：基于多态系统的总线胚胎电子阵列可靠性分析

合 Ｂ中元素依次相乘。
１）阵列内功能模块间是串联结构，因此总线

胚胎电子阵列具有的状态 Ｘ为
Ｘ＝Ｓｔａｔｅｓ（ｘｓ１，ｘｓ２，…，ｘｓｓ） （１１）

２）由定义的 Ｓｔａｔｅｓ运算可得总线胚胎电子
阵列各个状态对应的概率 Ｐ可表示为
Ｐ＝Ｓｔａｔｅｓ（ｐｓ１，ｐｓ２，…，ｐｓｓ） （１２）

３）若要保证总线胚胎电子阵列正常工作，则
所有功能模块必须正常工作。定义功能模块刚好

正常工作的状态为 １，要保证整个总线胚胎电子
阵列正常工作，则必须保证阵列对应的状态 Ｘ≥
１，则整个阵列正常工作的概率可表示为

ｐα＝∑Ｐ（Ｘ≥１） （１３）

ｐα即阵列中所有大于 ０状态对应的概率之和，总
线胚胎电子阵列对应的可靠度 Ｒα（ｔ）＝ｐα。

４）总线胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ为

Ｔα＝∫０
∞

Ｒα（ｔ）ｄｔ （１４）

４　可靠性分析模型仿真验证与应用分析

４．１　可靠性分析模型仿真验证
假设总线胚胎电子阵列内功能模块数目 ｓ＝

４，每个功能模块内的胚胎电子细胞数目 ｍ＝１０，
功能模块正常工作所需胚胎电子细胞数目ｇ＝５，
胚胎电子细胞的失效率 λ＝６×１０－５／ｈ。每个功
能模块均具有７个工作状态，为 ｘｊ＝｛０，１，２，３，４，５，
６｝，每个状态对应的概率为 ｐｘｊ＝｛ｐ０（ｔ），ｐ１（ｔ），
ｐ２（ｔ），ｐ３（ｔ），ｐ４（ｔ），ｐ５（ｔ），ｐ６（ｔ）｝。

ｐ０（ｔ）＝∑
４

ｉ＝０
Ｃｉ１０ｅ

－λｉｔ（１－ｅ－λｔ）１０－ｉ

ｐ１（ｔ）＝Ｃ
５
１０ｅ

－５λｔ（１－ｅ－λｔ）５

ｐ２（ｔ）＝Ｃ
６
１０ｅ

－６λｔ（１－ｅ－λｔ）４

ｐ３（ｔ）＝Ｃ
７
１０ｅ

－７λｔ（１－ｅ－λｔ）３

ｐ４（ｔ）＝Ｃ
８
１０ｅ

－８λｔ（１－ｅ－λｔ）２

ｐ５（ｔ）＝Ｃ
９
１０ｅ

－９λｔ（１－ｅ－λｔ）１

ｐ６（ｔ）＝Ｃ
１０
１０ｅ

－１０λｔ（１－ｅ－λｔ）

















 ０

（１５）

由式（１１）和式（１２）可知，总线胚胎电子阵列
共具有７６个工作状态，为 Ｘ＝｛０，１，２，３，４，…，
９００，１０８０，１２９６｝，各个工作状态对应的概率 Ｐ＝
｛ｑ０（ｔ），ｑ１（ｔ），ｑ２（ｔ），ｑ３（ｔ），ｑ４（ｔ），…，ｑ９００（ｔ），
ｑ１０８０（ｔ），ｑ１２９６（ｔ）｝，由第 ３节基于多态系统的可
靠性分析模型计算可知，阵列的可靠度曲线如

图４所示。
为了验证本文模型的有效性，以文献［２１］中

图 ４　２种可靠性分析模型下总线胚胎电子

阵列的可靠度曲线

Ｆｉｇ．４　ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｏｆＢＢＥＥＡｗｉｔｈｔｗｏｋｉｎｄｓ

ｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌ

基于 ｎ／ｋ系统理论对总线胚胎电子阵列的可靠性
分析为对比对象。阵列中每个功能模块的可靠度

Ｒｘ（ｔ）为

Ｒｘ（ｔ）＝∑
ｍ

ｉ＝ｇ
Ｃｉｍｅ

－λｉｔ（１－ｅ－λｔ）ｍ－ｉ （１６）

整个阵列的可靠度 Ｒｚ（ｔ）为

Ｒｚ（ｔ）＝∏
ｓ

ｘ＝１
Ｒｘ（ｔ） （１７）

从而总线胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ用 Ｔｚ表示为

Ｔｚ＝∫０
∞

Ｒｚ（ｔ）ｄｔ （１８）

基于 ｎ／ｋ系统建立的可靠性分析模型，利用
ＭＡＴＬＡＢ对总线胚胎电子阵列的可靠性进行仿
真分析，结果也如图４所示。

图４为总线胚胎电子阵列在２种不同可靠性
分析模型下的可靠度曲线，阵列在某个时刻的可

靠度即阵列在该时刻可以正常工作的概率。图 ４
中基于２种不同可靠性分析模型的阵列可靠度曲
线几乎完全重合，表明基于多态系统的可靠性分

析模型能够准确衡量阵列的可靠度变化。随着阵

列时间的增加，２种可靠性分析模型计算的阵列
可靠度曲线均从１变为 ０。０～０．１２×１０４ｈ，阵列
的可靠度为１，阵列开始工作时，所有的部件均工
作性能良好，阵列此时能够正常工作，可靠度为

１。０．１２×１０４～０．５２×１０４ｈ，阵列的可靠度开始
下降，仍高于 ０．９，随着工作时间的增加，部件发
生失效，阵列的可靠度开始下降，但是因为功能模

块中有空闲细胞可用于故障修复，因此阵列的可

靠度处于较高水平。０．５２×１０４ｈ后，随着阵列工
作时间的增加，阵列可靠度下降速率加快，阵列的

可靠度逐渐下降为 ０。随着工作时间增加，阵列
中故障细胞数目增加，而阵列的容错能力有限，且

阵列内功能模块间组成串联系统，当功能模块内

故障细胞数超过了空闲细胞数目，功能模块就将

７９５
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故障，从而导致阵列失效，阵列的可靠度降为０。
４．２　多态系统可靠性分析模型应用分析
４．２．１　总线胚胎电子阵列结构设计

利用多态系统可靠性分析模型对总线胚胎电

子阵列的可靠性进行分析，根据阵列的可靠性设

计要求指导阵列的结构设计。当功能模块内胚胎

电子细胞数目一定时，可以改变功能模块内空闲

细胞的数目，改变阵列的可靠性。当功能模块内

空闲细胞数目一定时，可以改变功能模块内工作

细胞数目，改变阵列的可靠性。

基于总线胚胎电子阵列设计实现某功能电路

需要消耗１２个工作细胞，为保证总线胚胎电子阵
列的 ＭＴＴＦ大于 １．２×１０４ｈ，应如何设计阵列的
结构使之满足设计要求？

１）功能模块内胚胎电子细胞数目一定
假设每个功能模块有 ８个胚胎电子细胞，通

过改变功能模块中空闲细胞的数目改变阵列的

ＭＴＴＦ。为保证每个功能模块内空闲细胞数相同，
选择功能模块内空闲细胞数目分别为２、４、５、６和
７，对应阵列的可靠度曲线如图 ５所示，随功能模
块内空闲细胞数目的变化，阵列的 ＭＴＴＦ如图 ６
所示，具体数值见表２。

图５为功能模块内选择不同数目空闲细胞

图 ５　功能模块内选择不同空闲细胞数目时

总线胚胎电子阵列的可靠度曲线

Ｆｉｇ．５　ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆＢＢＥＥＡｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｓｐａｒｅｃｅｌｌｓｃｈｏｓｅｎｉｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

图 ６　功能模块内选择不同空闲细胞数目时

总线胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ曲线

Ｆｉｇ．６　ＭＴＴＦｃｕｒｖｅｏｆＢＢＥＥＡｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｓｏｆ

ｓｐａｒｅｃｅｌｌｓｃｈｏｓｅｎｉｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

表 ２　功能模块内选择不同空闲细胞数目时

总线胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ值

Ｔａｂｌｅ２　ＭＴＴＦｏｆＢＢＥＥＡｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｓｏｆ

ｓｐａｒｅｃｅｌｌｓｃｈｏｓｅｎｉｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

空闲细胞数目 ２ ４ ５ ６ ７

阵列的 ＭＴＴＦ／ｈ ４９６７ ９４５５ １２２５１ １５６６７ ２０１６０

阵列的可靠度曲线。随着工作时间的增加，阵列

的可靠度由 １下降为 ０，功能模块内选择不同数
目空闲细胞阵列的可靠度下降速度不一致。功能

模块内空闲细胞数目为 ２时，阵列的可靠度下降
最快；功能模块内空闲细胞数目为７时，阵列的可
靠度下降最慢。随着功能模块内空闲细胞数目的

增加，阵列的可靠度下降速度减缓。随着功能模

块内空闲细胞数目的增加，功能模块能够自修复

的次数也增加，阵列能够正常工作的时间更长，所

以阵列的可靠度下降速度减缓。

图６和表２为功能模块内选择不同数目空闲
细胞阵列的 ＭＴＴＦ。功能模块内空闲细胞数目为
２时，阵列的 ＭＴＴＦ最小，功能模块内空闲细胞数
目为 ７时，阵列的 ＭＴＴＦ最大。随着功能模块内
空闲细胞数目的增加，阵列的 ＭＴＴＦ也不断增加，
且增加的速度越来越快。实现功能电路需要工作

细胞数目一定，当功能模块内总的细胞数目一定

时，功能模块内空闲细胞数目越多，阵列的空闲细

胞数目越多，阵列可自修复的次数越多，阵列的

ＭＴＴＦ就越高，从而阵列可正常工作的时间就越
长。当功能模块内空闲细胞数目为 ２、４、５、６和 ７
时，阵列内总的空闲细胞数目为 ４、１２、２０、３６和
８４。随着功能模块内空闲细胞数目的增加，阵列
总的空闲细胞数目增加越来越多，所以随着功能

模块内空闲细胞数目的增加，阵列 ＭＴＴＦ增加速
率不断增加。

阵列设计要求 ＭＴＴＦ大于 １．２×１０４ｈ，根据
分析当阵列功能模块内空闲细胞数目大于等于 ５
时，阵列的 ＭＴＴＦ满足设计要求。所以在设计阵
列结构时，当功能模块内细胞数目固定为８时，选
择阵列内空闲细胞数目大于等于 ５时，可满足设
计要求。

２）功能模块内空闲细胞数目一定
假设每个功能模块内空闲细胞的数目为 ６，

改变功能模块内工作细胞的数目，改变阵列的

ＭＴＴＦ。为保证每个功能模块内细胞数目相同，选
择功能模块内工作细胞数目分别为１、２、３、４、６和
１２，对应阵列的可靠度曲线如图７所示，随功能模
块内工作细胞数目变化，阵列的 ＭＴＴＦ如图 ８所
示，具体数值见表３。

８９５
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　第 ３期 王涛，等：基于多态系统的总线胚胎电子阵列可靠性分析

图 ７　功能模块内选择不同工作细胞数目时总线

胚胎电子阵列的可靠度曲线

Ｆｉｇ．７　ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆＢＢＥＥＡｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｗｏｒｋｃｅｌｌｓｃｈｏｓｅｎｉｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

图 ８　功能模块内选择不同工作细胞数目时总线

胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ曲线

Ｆｉｇ．８　ＭＴＴＦｃｕｒｖｅｏｆＢＢＥＥＡｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｓｏｆ

ｗｏｒｋｃｅｌｌｓｃｈｏｓｅｎｉｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

表 ３　功能模块内选择不同工作细胞数目时

总线胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ值

Ｔａｂｌｅ３　ＭＴＴＦｏｆＢＢＥＥＡｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｓｏｆ

ｗｏｒｋｃｅｌｌｓｃｈｏｓｅｎｉｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｂｌｏｃｋ

工作细胞数目 １ ２ ３ ４ ６ １２

阵列的 ＭＴＴＦ／ｈ１８３５９ １５６６７ １３８７０ １２５５８ １０７３４ ７９２１

　　图７为功能模块内选择不同数目工作细胞阵
列的可靠度变化曲线。随着工作时间的增加，阵

列的可靠度均由 １下降至 ０，其中功能模块内工
作细胞数目为 １２时，阵列的可靠度下降最快，功
能模块内工作细胞数目为 １时，阵列的可靠度下
降最慢。随着功能模块内工作细胞数目的减少，

阵列的可靠度下降依次变慢。功能电路实现需要

的工作细胞数目一定，功能模块中空闲细胞数目

一定，功能模块中的工作细胞数目越少，阵列中功

能模块数目就越多，整个阵列内空闲细胞数目就

越多，阵列可自修复次数就越多，阵列能够正常工

作的概率就大，阵列的可靠度曲线下降就越慢。

图８和表３为功能模块内选择不同数目工作
细胞数目阵列的 ＭＴＴＦ。当功能模块内工作细胞
数目为１时，阵列的 ＭＴＴＦ最大，当功能模块内工
作细胞数目为１２时，阵列的 ＭＴＴＦ最小。随着功

能模块内工作细胞数目的增加，阵列的 ＭＴＴＦ依
次下降，且下降的速度依次变缓。实现功能电路

需要工作细胞的数目为１２个，每个功能模块内空
闲细胞的数目固定为 ６个，随着功能模块内工作
细胞数目的增加，阵列中空闲细胞的数目不断下

降，阵列可自修复的次数不断减少，阵列能够正常

工作的时间也下降，阵列的 ＭＴＴＦ也不断下降。
当功能模块内工作细胞的数目分别为 １、２、３、４、６
和１２时，阵列内空闲细胞的数目分别为 ７２、３６、
２４、１８、１２和 ６，阵列中功能模块的数目分别为
１２、６、４、３、２和１。随着功能模块内工作细胞数目
的增加，阵列内空闲细胞数目减少的数目越来越

少，所以阵列的 ＭＴＴＦ下降速度不断变缓。
阵列设计要求 ＭＴＴＦ大于 １．２×１０４ｈ，阵列

中每个功能模块内的空闲细胞数目一定，可以通

过改变功能模块内工作细胞数目的方法改变阵列

的 ＭＴＴＦ。根据上述分析，当功能模块中工作细
胞数目小于等于 ４时，阵列的 ＭＴＴＦ满足设计
要求。

４．２．２　总线胚胎电子阵列性能分析
可靠性是衡量胚胎电子阵列性能的重要指

标。为了对总线胚胎电子阵列的可靠性指标进行

分析，选择典型的二维胚胎电子阵列进行对比分

析，二维胚胎电子阵列的可靠性在文献［２２］中进
行了详细的分析。选取阵列工作细胞数目分别为

２５、１００、６２５、２５００、５６２５和１００００个，阵列中空闲
细胞数目分别为１５、６０、３７５、１５００、３３７５和６０００。
二维胚胎电子阵列中工作阵列的规模分别为 ５×
５、１０×１０、２５×２５、５０×５０、７５×７５和 １００×１００，
为使行移除自修复获得最大的可靠性，二维胚胎

电子阵列的规模分别为 ８×５、１６×１０、４０×２５、
８０×５０、１２０×７５和 １６０×１００。总线胚胎电子阵
列中，功能模块的结构都相同，每个功能模块由

５个工作细胞和 ３个空闲细胞组成，胚胎电子细
胞的失效率均相同为 λ＝１×１０－６／ｈ。不同阵列
规模下行移除自修复二维胚胎电子阵列的可靠度

曲线如图９所示，不同阵列规模下循环移除自修
复总线胚胎电子阵列的可靠度曲线如图１０所示，
不同阵列规模下细胞移除自修复二维胚胎电子阵

列的可靠度曲线如图１１所示。不同阵列规模下
总线胚胎电子阵列、行移除自修复二维胚胎电子

阵列与细胞移除自修复二维胚胎电子阵列的 ＭＴ
ＴＦ如图１２所示，具体的阵列 ＭＴＴＦ如表４所示。

图 ９为不同阵列规模行移除二维胚胎电子
阵列可靠度曲线。随着工作时间的增加，阵列的

可靠度不断下降，其中阵列规模越大，阵列的可靠

９９５
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图 ９　不同规模行移除二维胚胎电子阵列的可靠度曲线

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃａｌｅｓｏｆ

ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＥＥＡｗｉｔｈｒｏｗｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ

图 １０　不同规模循环移除总线胚胎电子

阵列的可靠度曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃａｌｅｓｏｆ

ＢＢＥＥＡｗｉｔｈｃｙｃｌｉｃｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ

图 １１　不同规模细胞移除二维胚胎电子

阵列的可靠度曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃａｌｅｓｏｆ

ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＥＥＡｗｉｔｈｃｅｌｌｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ

度下降越快。胚胎电子阵列只进行了行冗余以保

证最大的自修复次数，阵列的规模越大，阵列中胚

胎电子细胞数目越多，胚胎电子细胞的失效率

相同，因此阵列越容易出现故障，阵列的失效率越

图 １２　不同阵列结构、自修复方式和规模下

阵列 ＭＴＴＦ曲线

Ｆｉｇ．１２　ＭＴＴＦｃｕｒｖｅｓｏｆａｒｒａｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，

ｓｅｌｆｒｅｐａｉｒｓｔｒａｔｅｇｉｅｓａｎｄｓｃａｌｅｓ

高。阵列的冗余行数是固定的，所以阵列的规模

越大，阵列的可靠度下降越快。

图１０为不同阵列规模循环移除自修复总线
胚胎电子阵列可靠度曲线。随着工作时间的增

加，阵列的可靠度都不断下降，且阵列的规模越

大，阵列的可靠度下降越快。总线胚胎电子阵列

中，功能模块的结构均相同，当阵列规模确定后，

功能模块的数目也就确定。总线胚胎电子阵列

中，所有的功能模块均必须正常工作，整个阵列才

能正常工作，若某个功能模块完全故障无法修复，

整个阵列就将失效。每个功能模块内的空闲细胞

数目固定，功能模块的自修复次数也就固定，且胚

胎电子细胞的失效率相同，阵列规模越大，功能模

块数目越多，整个阵列的失效概率就越大，所以阵

列的可靠度下降越快。

图１１为不同阵列规模细胞移除二维胚胎电
子阵列可靠度曲线。随着工作时间的增加，阵列

的可靠度不断下降，且阵列的规模越大，阵列的可

靠度下降趋势就越快。已知阵列仅进行了行冗

余，根据细胞移除自修复的修复原理，此时的细胞

移除自修复与行移除自修复相同。该阵列仅进行

了行冗余，所以在工作过程中，阵列中任意一行中

出现故障都将进行行移除自修复。阵列中胚胎电

子细胞的失效率均相同，阵列的规模越大，阵列某

行的失效概率就越大，所以阵列规模越大，阵列的

可靠度曲线下降越快。

表 ４　不同阵列结构、自修复方式和规模下阵列 ＭＴＴＦ值

Ｔａｂｌｅ４　ＭＴＴＦｏｆａｒｒａｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ｓｅｌｆｒｅｐａｉｒｓｔｒａｔｅｇｉｅｓａｎｄｓｃａｌｅｓｈ １０４ｈ

阵列结构与自修复方式
工作细胞数目

２５　 １００ ６２５ ２５００ ５６２６ １００００　

循环移除总线胚胎电子阵列 ３１．４５９ １９．２４８ １０．９０５ ７．３４２７ ５．８７４３ ５．０２７６

行移除二维胚胎电子阵列 １２．６６６ ５．５１７６ ２．０１０３ ０．９７２５５ ０．６４１１３ ０．４７８１３

细胞移除二维胚胎电子阵列 １２．６６６ ５．５１７６ ２．０１０３ ０．９７２５５ ０．６４１１３ ０．４７８１３

００６
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　第 ３期 王涛，等：基于多态系统的总线胚胎电子阵列可靠性分析

　　图 １２和表 ４为 ３种不同阵列结构和自修复
方式下，不同规模胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ。随着
阵列规模的增加，３种自修复方式下胚胎电子阵
列的 ＭＴＴＦ都呈下降趋势，且下降的速率由快变
慢。总线胚胎电子阵列中，功能模块的结构均相

同，功能模块内空闲细胞数目也是固定的，胚胎电

子细胞的失效率相同。阵列的规模越大，阵列内

功能模块数目越多，所以阵列的ＭＴＴＦ就会下降。
在二维胚胎电子阵列中，阵列规模越大，阵列中每

行胚胎电子细胞数目就越多，胚胎电子细胞的失

效率均相同，则该行胚胎电子细胞的失效率就越

大。阵列的规模固定，可自修复次数固定，所以阵

列的 ＭＴＴＦ随着阵列规模增加而下降。总线胚胎
电子阵列中，由式（１８）可知，功能模块数目越少，
可靠度曲线下降越慢，且功能模块数目越小，每增

加一个功能模块，阵列可靠度下降越快，对应阵列

的 ＭＴＴＦ也就下降越快；阵列内功能模块数目较
大时，功能模块数目增加，对阵列的可靠度影响

很小，所以阵列的 ＭＴＴＦ减少较慢。同理，对于
二维胚胎电子阵列，阵列的行（列）数越小时，阵

列的行（列）数目增加１，阵列的可靠度曲线下降
越多，对应阵列 ＭＴＴＦ减少就越多，当阵列的行
（列）数较大时，行（列）数目的增加，阵列的可

靠度曲线下降开始减缓，对应阵列的 ＭＴＴＦ下降
就少。

循环移除自修复总线胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ
大于行移除自修复二维胚胎电子阵列和细胞移除

自修复二维胚胎电子阵列，且行移除自修复二维

胚胎电子阵列和细胞移除自修复二维胚胎电子阵

列的 ＭＴＴＦ完全相同。总线胚胎电子阵列中，阵
列理论的最大可自修复次数为空闲细胞的数目，

分别为 １５、６０、３７５、１５００、３３７５和 ６０００。行移除
自修复二维胚胎电子阵列中理论最大可修复次数

为冗余的行数，分别为 ３、６、１５、３０、４５和 ６０。细
胞移除自修复二维胚胎电子阵列中，因为阵列仅

对行进行了冗余，所以此时的细胞移除自修复方

式与行移除自修复方式一致，理论最大可修复次

数分别为 ３、６、１５、３０、４５和 ６０。所以循环移除自
修复总线胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ高于行移除自修
复二维胚胎电子阵列和细胞移除自修复二维胚胎

电子阵列，且行移除自修复二维胚胎电子阵列和

细胞移除自修复二维胚胎电子阵列的 ＭＴＴＦ
相同。

４．２．３　总线胚胎电子阵列预防性维修
总线胚胎电子阵列具有故障自修复能力，但

是故障自修复能力是有限的，为了保证电子系统

长时间处于正常工作状态，必须研究阵列的预防

性维修。基于多态系统的总线胚胎电子阵列可靠

性分析模型可以通过计算得到阵列在任意时刻的

工作状态及对应概率，通过阵列处于不同工作状

态的概率可以衡量阵列的工作性能，从而为预防

性维修提供指导。以４．１节中总线胚胎电子阵列
在ｔ＝５０００ｈ时工作为例，阵列的状态及各个状态
对应概率如表５所示。

此时阵列可正常工作概率为所有大于１的工
作状态概率之和，即此时的可靠度为 Ｒ（５０００）＝
０．９０９１，此时阵列处于良好的工作状态。同时，
由表５可以看出，阵列以较高的概率处于状态 ２４
至状态４００，表明随着阵列工作了 ５０００ｈ，阵列内
某些部件失效的概率较高，阵列难以处于较好的

工作状态，阵列处于状态 ４００以上的概率为
０．０３２２。又因为阵列内仍有冗余的空闲细胞可以
进行故障自修复，所以阵列此时也不会处于较差

的工作状态，阵列处于状态 ２４以下的概率为
０．１３４８。此时阵列的工作状态性能良好，可不进
行预防性维修，但是此时阵列的性能相对于最

表 ５　ｔ＝５０００ｈ时总线胚胎电子阵列工作状态及概率

Ｔａｂｌｅ５　Ｗｏｒｋｓｔａｔｅｓａｎｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆ

ＢＢＥＥＡａｔｔ＝５０００ｈ

状　态 概　率 状　态 概　率 状　态 概　率

０ ０．０９０９ ６０ ０．０３４６ ２７０ ０．００６８

１ ０ ６４ ０．０１６５ ２８８ ０．０１２８

２ ０．０００２ ７２ ０．０４３３ ３００ ０．０２８４

３ ０．０００３ ７５ ０．００６１ ３２０ ０．０１４４

４ ０．０００９ ８０ ０．０２４４ ３２４ ０．００１０

５ ０．０００２ ８１ ０．００４３ ３６０ ０．０１５４

６ ０．００２１ ９０ ０．０２４９ ３７５ ０．００５４

８ ０．００３２ ９６ ０．０４３１ ３８４ ０．００４１

９ ０．００１７ １００ ０．０１１０ ４００ ０．０１３７

１０ ０．００１４ １０８ ０．０２５０ ４３２ ０．００２２

１２ ０．００９０ １２０ ０．０５２２ ４５０ ０．００４６

１５ ０．００２３ １２５ ０．００１４ ４８０ ０．００７８

１６ ０．００７９ １２８ ０．０１２９ ５００ ０．００５８

１８ ０．００８８ １３５ ０．０１７７ ５４０ ０．００１３

２０ ０．００５９ １４４ ０．０４３６ ５７６ ０．００１３

２４ ０．０２３０ １５０ ０．０１５８ ６００ ０．００５０

２５ ０．０００８ １６０ ０．０２４６ ６２５ ０．０００９

２７ ０．００４４ １６２ ０．００３３ ６４８ ０．０００１

３０ ０．０１１５ １８０ ０．０４６２ ７２０ ０．００１４

３２ ０．０１３５ １９２ ０．０２８１ ７５０ ０．００１１

３６ ０．０２７０ ２００ ０．０１５６ ８６４ ０．０００１

４０ ０．０１４５ ２１６ ０．０１１９ ９００ ０．０００５

４５ ０．００９０ ２２５ ０．０１１９ １０８０ ０．０００１

４８ ０．０４００ ２４０ ０．０４９２ １２９６ ０

５０ ０．００３８ ２５０ ０．００３３

５４ ０．０１３１ ２５６ ０．００５７
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初已经有了一定的下降，需要加强状态检测，当阵

列处于较低状态的概率较大时，应立即采取预防

性维修，保证阵列能够处于正常工作状态。因此，

可以根据阵列在某一时刻所处工作状态的概率，

近似衡量阵列的工作性能，为预防性维修决策提

供指导。

基于多态系统的总线胚胎电子阵列可靠性分

析模型能够非常直观地得到任意时刻总线胚胎电

子阵列所处工作状态的概率，根据阵列所处各个

状态的概率评估阵列此时的工作状态。如果阵列

处于较高状态的概率很大，表明阵列此时的工作

性能较好，可不进行维修；当阵列处于较低状态的

概率较大时，表明阵列此时的工作性能较差，可以

采取预防维修策略，防范阵列功能失效。所以基

于多态系统理论的总线胚胎电子阵列可靠性分析

模型可以为阵列预防性维修决策提供理论指导。

５　结　论

通过分析总线胚胎电子阵列的结构特点和工

作原理，将多态系统理论引入到总线胚胎电子阵

列的可靠性分析建模中，并利用建立的可靠性模

型对总线胚胎电子阵列的结构设计、性能评估和

预防性维修决策进行研究。主要结论如下：

１）通过与典型的 ｎ／ｋ系统理论可靠性模型
进行对比，基于多态系统理论的总线胚胎电子阵

列可靠性分析模型能够准确地评估阵列的可靠性

指标，同时可以将阵列的工作状态与可靠性结合

起来，能够更透彻地分析阵列的可靠性。

２）基于多态系统理论的总线胚胎电子阵列
可靠性分析模型可以根据阵列的可靠性设计要

求，对阵列的结构设计进行指导，能够更加合理地

选择阵列内空闲细胞数目和工作细胞数目。

３）基于多态系统理论的总线胚胎电子阵列
可靠性分析模型将阵列的工作状态与可靠性相结

合，可以对阵列的预防性维修决策提供指导。

总的来说，基于多态系统理论的总线胚胎电

子阵列可靠性分析模型能够准确透彻地分析阵列

的可靠性，为胚胎电子阵列技术的可靠性评估提

供了一种新思路。同时，利用建立的阵列可靠性

分析模型可以对阵列的结构设计、性能分析和预

防性维修决策提供理论指导，对胚胎电子阵列技

术的工程应用具有重要价值。
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（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］张砦，王友仁．应用设计过程的胚胎硬件细胞单元粒度优化

方法［Ｊ］．航空学报，２０１６，３７（１１）：３５０２３５１１．

ＺＨＡＮＧＺ，ＷＡＮＧＹＲ．Ｃｅｌｌｇｒａｎｕｌａｒｉｔｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｅｍｂｒｙｏｎｉｃｈａｒｄｗａｒｅｉｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３７（１１）：３５０２３５１１

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］林勇，罗文坚，钱海，等．ｎ×ｎ阵列胚胎电子系统应用中的

优化设计问题分析［Ｊ］．中国科学技术大学学报，２００７，３７

（２）：１７１１７６．

ＬＩＮＹ，ＬＵＯＷ Ｊ，ＱＩＡＮＨ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅ

ｓｉｇｎｉｎｎ×ｎａｒｒａｙｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓｙｓｔｅｍａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，２００７，３７

（２）：１７１１７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］张峻宾，蔡金燕，孟亚峰．基于 ＥＨＷ和 ＲＢＴ的电子电路故

障自修复策略性能分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，

２０１６，４２（１１）：２４２３２４３５．

ＺＨＡＮＧＪＢ，ＣＡＩＪＹ，ＭＥＮＧＹＦ．Ｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｅｌｅｃ

ｔｒｏｎｉｃｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔｓｅｌｆｒｅｐａｉｒｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎＥＨＷ ａｎｄＲＢＴ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１６，４２（１１）：２４２３２４３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］李春洋．基于多态系统理论的可靠性分析与优化设计方法

研究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２０１０：４８９１．

ＬＩＣＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｏｎｔｈｅｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０：４８９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］潘刚，尚朝轩，蔡金燕，等．基于 ＳｅｍｉＭａｒｋｏｖ模型的多态系

统不完全维修决策研究［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（２）：３２０１７８．

ＰＡＮＧ，ＳＨＡＮＧＣＸ，ＣＡＩＪＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｍｐｅｒｆｅｃｔｍａ

ｉｎｔｅｎａｎｃｅｄｅｃｉｓｉｏｎｆｏｒｍｕｌｔｉｓｙａｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＳｅｍｉＭａｒｋｏｖｍｏｄｅｌ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（２）：

３２０１７８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＬＩＳＮＩＡＮＳＫＩＡ，ＦＲＥＮＫＥＬＩ，ＤＩＮＧＹ．Ｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｌｉａ

ｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｅｎｇｉｎｅｅｒｓａｎｄｉｎｄｕｓｔｒｉａｌ

ｍａｎａｇｅｒｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１０：１４３１９８．

［２１］王涛，蔡金燕，孟亚峰．总线细胞阵列中空闲细胞冗余数量

研究［Ｊ］．微电子学与计算机，２０１６，３３（９）：１５．

ＷＡＮＧＴ，ＣＡＩＪＹ，ＭＥＮＧＹＦ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｒｅｄｕｎｄａｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｏｆｓｐａｒｅｃｅｌｌｓｉｎｂｕｓｂａｓｅｄｅｍｂｒｙｏｎｉｃａｒｒａｙ［Ｊ］．Ｍｉｃｒｏ

ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ＆Ｃｏｍｐｕｔｅｒ，２０１６，３３（９）：１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］王涛，蔡金燕，孟亚峰，等．胚胎电子阵列中空闲细胞的配置

研究［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（４）：３２０２６６．

ＷＡＮＧＴ，ＣＡＩＪＹ，ＭＥＮＧＹＦ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｃｏｎｆｉｇｕ

ｒａｔｉｏｎｏｆｉｄｌｅｃｅｌｌｓｉｎｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌａｒｒａｙ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（４）：３２０２６６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王涛　男，博士研究生。主要研究方向：电子系统故障检测与

自修复技术。

蔡金燕　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：电子系

统可靠性分析与设计、电子系统仿生自修复技术。

孟亚峰　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：电子

系统可靠性分析与设计、电子系统仿生自修复技术。
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Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂｕｓｂａｓｅｄｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｒｒａｙ
ｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍ

ＷＡＮＧＴａｏ，ＣＡＩＪｉｎｙａｎ，ＭＥＮＧＹａｆｅｎｇ，ＺＨＵＳａｉ

（ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＯｐｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＡｒｍｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇＣａｍｐｕｓ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５０００３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｗｏｒｋｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｂｕｓｂａｓｅｄｅｍｂｒｙｏｎｉｃ
ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｒｒａｙ（ＢＢＥＥＡ），ｔｈｅｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆＢＢＥＥＡ，
ａｎｄｔｈｅｕｎｉｖｅｒｓａｌｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＵＧＦ）ｗａｓｕｓｅｄｔｏｍｏｄｅｌａｎｄａｎａｌｙｚｅＢＢＥＥＡｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ．Ｃｏｍｐａｒｅｄ
ｗｉｔｈＢＢＥＥＡｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｎ／ｋｓｙｓｔｅｍ，ｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓａｎｄｖａｌｉｄｉｔｙｏｆＢＢＥＥＡｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｂａｓｅｄ
ｏｎｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．ＢＢＥＥＡｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｓａｎａｌｙｚｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｌｉ
ａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｓｏａｓｔｏｇｕｉｄｅｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎｏｆＢＢＥＥＡａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ．Ａｔｔｈｅｓａｍｅ
ｔｉｍｅ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＢＢＥＥＡ，ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎｔｙｐｉｃａｌｅｍ
ｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｒｒａｙ（ＥＥＡ）ａｎｄＢＢＥＥＡｉｓｃｏｍｐｌｅｔｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｎａｌｙｓｉｓｓｈｏｗｔｈａｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌ
ｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍｃａｎａｎａｌｙｚｅＢＢＥＥＡｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｎａｔｕｒｅ，ａｎｄｉｔｃａｎａｓｓｏｃｉａｔｅｗｏｒｋｉｎｇｓｔａｔｅｓａｎｄ
ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆＢＢＥＥＡ，ｗｈｉｃｈｈａｓｇｒｅａｔｇｕｉｄｉｎｇｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｐｒｅｖｅｎｔｉｖｅｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｄｅ
ｃｉｓｉｏｎｏｆＢＢＥＥＡ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｂｕｓｂａｓｅｄｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｒｒａｙ（ＢＢＥＥＡ）；ｓｅｌｆｒｅｐａｉｒ；ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；ｍｕｌｔｉｓｔａｔｅｓｙｓｔｅｍ；
ｎ／ｋｓｙｓｔｅｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６３０１０：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６３０．１０００．０１０．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７２０３９，６１６０１４９５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍｙｆｒａｄ＠１６３．ｃｏｍ
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２０１８年 ３月
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１７０３２０；录用日期：２０１７０６２３；网络出版时间：２０１７０９１１１０：２６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１１．１０２６．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１５７３３７４，６１５０３４０８）；航空科学基金 （２０１５０１９６００６）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｈｍ７６００＠ｓｉｎａ．ｃｎ

　引用格式：王斌，雷虎民，李炯，等．大前置角拦截攻击时间控制导引律［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：６０５６１３．
ＷＡＮＧＢ，ＬＥＩＨＭ，ＬＩＪ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒｌａｒｇｅｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：６０５６１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１６２

大前置角拦截攻击时间控制导引律

王斌，雷虎民，李炯，叶继坤，李宁波

（空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：为了实现大前置角拦截下的时间一致性饱和攻击，利用非线性导引方程，采
取基于预测命中点（ＰＩＰ）的剩余时间估计方法，结合等效滑模控制理论和 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性定
理，设计了一种大前置角拦截攻击时间控制导引律（ＩＴＣＧ）。针对固定目标和非机动运动目
标，在弹目接近速度为负的情况下也能保证准确命中，实现了任意初始前置角下的指定时间到

达，拓宽了导弹的制导初始条件，并给出了严格的理论证明。不同初始条件下的仿真结果验证

了导引律的有效性。

关　键　词：大前置角；攻击时间控制；饱和攻击；等效滑模；导引律
中图分类号：Ｖ４４８．１３；ＴＪ７６５．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０６０５０９

　　现代战争中，对于威胁程度较大的敌方目标，
往往需要采取多弹齐射的方式进行拦截以保证毁

伤概率。为了达到这种饱和攻击的战术效果，需

要对多枚导弹实现一致性的攻击时间控制，各枚

导弹根据指定的攻击时间，各自独立或者相互协

同地完成攻击任务。

自从 Ｋｉｍ等首次提出攻击时间控制的导引
问题以来

［１］
，各国学者基于不同的导引理念和控

制理论，已经取得不少攻击时间控制导引律（Ｉｍ
ｐａｃｔＴｉｍｅＣｏｎｔｒｏｌＧｕｉｄａｎｃｅ，ＩＴＣＧ）的研究成果。
文献［２］将攻击时间控制导引问题转化为标称弹
目距离跟踪问题，利用动态逆理论设计了三维空

间的 ＩＴＣＧ；文献［３］继续采用文献［２］的弹目距
离跟踪思想设计了一种带攻击角度约束的 ＩＴＣＧ；
文献［４］同样基于跟踪思想设计 ＩＴＣＧ，不同的是
其跟踪的变量是视线角速率而不是弹目距离；文

献［１，５］采用小前置角假设估算剩余飞行时间，
利用最优控制理论求解 ＩＴＣＧ，但这种导引律只适
用于初始前置角较小的情形；文献［６８］研究了带

攻击角度约束的 ＩＴＣＧ，基于最优控制理论将导引
问题转化为能量最优的 ２点边值问题，但其数值
解法的应用使得导引律缺乏实时性保证；文献

［９］基于线性化导引方程推导了一种具有偏置项
的比例导引 ＩＴＣＧ，偏置项用于调整攻击时间；文
献［１０］同样设计了具有偏置结构的ＩＴＣＧ，不同的
是采用非线性导引模型设计导引律，与文献［５］
类似，在推导剩余飞行时间表达式时，其同样采用

了小前置角假设；文献［１１］设计了一种时变导航
比的 ＩＴＣＧ，根据不同的攻击时间在线计算所需要
的导 航 比，但 算 法 的 实 时 性 难 以 保 证；文

献［１２１３］采用滑模控制理论设计 ＩＴＣＧ，但其剩
余时间估计表达式仍然不适用于大前置角拦截；

文献［１４１５］设计了基于虚拟领弹策略的 ＩＴＣＧ，
其方法是先构造出一枚可按指定时间攻击的虚拟

领弹，然后设计导引律使真实导弹的轨迹跟踪虚

拟导弹的轨迹完成攻击时间的控制，不需要估计

剩余时间，但其制导指令往往会出现奇异或产生

跳变。
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综上所述，目前关于攻击时间控制的导引问

题研究可大致分为 ２类：一类是不需要估计剩余
时间的 ＩＴＣＧ，主要是基于跟踪的思想来实现，但
被跟踪的理想曲线通常不易获得；另一类是需要

估计剩余时间的 ＩＴＣＧ，但剩余时间的获取往往是
通过基于小前置角假设的线性化导引方程来估

算
［１６］
，以致导引律对大前置角拦截并不适用。针

对以上问题，本文研究旨在得到一种可用于大前

置角拦截的 ＩＴＣＧ，使其不仅适用于打击固定目
标，而且可以打击非机动运动目标。导引律的推

导利用非线性导引方程，采取基于预测命中点

（ＰｒｅｄｉｃｔｉｎｇＩｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎＰｏｉｎｔ，ＰＩＰ）的剩余时间估
计方法，结合等效滑模控制理论得到，通过选择合

适的滑模面和控制律，使其满足大初始前置角下

的拦截要求，并给出了严格的数学证明。仿真结

果证明了该导引律的有效性。

１　导引模型

末制导过程的弹目相对运动是俯仰平面和偏

航平面的耦合运动，本文为了研究方便，将其简化

为２个通道的独立运动。考虑到俯仰平面与偏航
平面运动的相似性，本文只研究二维俯仰平面的

弹目相对运动，其运动模型如图１所示。

图 １　弹目相对运动模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

相对运动方程如下：

Ｒ
·

＝ＶＴｃｏｓηＴ－ＶＭｃｏｓηＭ （１）
Ｒｑ＝ＶＴｓｉｎηＴ－ＶＭｓｉｎηＭ （２）

θ
·

Ｍ＝ａＭ／ＶＭ （３）

θ
·

Ｔ＝ａＴ／ＶＴ （４）
式中：ηＭ ＝θＭ －ｑ，ηＴ＝θＴ－ｑ分别为导弹和目标
前置角；ＶＭ 和 ＶＴ分别为导弹和目标的速度；θＭ
和 θＴ分别为导弹和目标的弹道倾角；ｑ和 ｑ分别
为弹目视线倾角和视线角速率；ａＭ 和 ａＴ分别为

导弹和目标的法向加速度；Ｒ为弹目距离；Ｒ
·

为弹

目接近速度。

对式（２）求导可得

Ｒ
·

ｑ＋Ｒ̈ｑ＝Ｖ
·

ＴｓｉｎηＴ＋ＶＴ（θ
·

Ｔ－ｑ）ｃｏｓηＴ－

　　 Ｖ
·

ＭｓｉｎηＭ －ＶＭ（θ
·

Ｍ －ｑ）ｃｏｓηＭ （５）
整理可得

ｑ̈＝－２Ｒ
·

Ｒ
ｑ＋
ＡＴ－ＡＭ
Ｒ

＋
Ｖ
·

ＴｓｉｎηＴ－Ｖ
·

ＭｓｉｎηＭ
Ｒ

（６）

式中：ＡＭ ＝ａＭｃｏｓηＭ，ＡＴ＝ａＴｃｏｓηＴ分别为导弹和
目标加速度在视线法向上的分量。在导弹飞行过

程当中，不考虑其他气动力特性，认为导弹和目标

均作均速运动，即Ｖ
·

Ｔ＝０，Ｖ
·

Ｍ ＝０。对于非机动运
动目标，另有 ａＴ＝０，则式（６）可以改写为

ｑ̈＝－２Ｒ
·

Ｒ
ｑ－
ａＭｃｏｓηＭ
Ｒ

（７）

如果把攻击时间 ｔ定义为导弹发射时刻到弹
目遭遇所用的总时间，则有

ｔ＝ｔｅ＋ｔｇｏ （８）
式中：ｔｅ为导弹制导时刻起已经飞行的时间；ｔｇｏ为
剩余飞行时间，其准确值难以获取，只能通过表达

式近似估计。ＩＴＣＧ设计的目的就是找到一种合
适的控制指令 ａＭ，使导弹的攻击时间 ｔ与指定的
期望攻击时间 Ｔｄ相一致。又因弹目视线角速率
收敛于零是导弹命中目标的必要条件，因此导引

律设计时应对 ｔ和 ｑ综合考虑。

２　导引律设计

２．１　滑模面选择依据
定义攻击时间误差

ｅ＝ｔ－Ｔｄ ＝ｔｅ＋ｔｇｏ－Ｔｄ ＝ｔｇｏ－ｔ
ｄ
ｇｏ （９）

式中：ｔｄｇｏ为期望剩余飞行时间。考虑到导引律设
计时要同时满足最小的脱靶量和最小的攻击时间

误差要求，因此采用滑模控制的方法进行设计，滑

模面的选择如下：

ｓ＝ｑ＋ｃｅｓｉｇｎ（ｑ）＝ｑ＋ｃ（ｔｅ＋ｔｇｏ－Ｔｄ）ｓｉｇｎ（ｑ）

（１０）
式中：ｃ＝ｃｏｎｓｔ＞０，决定了攻击时间误差权重的大
小。选择上述滑模面的意义在于：当 ｑ＝０时，导
弹能以准平行接近状态高精度击中目标；当 ｅ＝０
时，导弹能以指定的攻击时间实现弹目交会。而

且一旦导弹进入滑模运动状态，则有

ｑ＋ｃｅｓｉｇｎ（ｑ）＝０ （１１）
即

ｑ＝－ｃｅｓｉｇｎ（ｑ） （１２）
如果在滑模运动的初始阶段，有：

１）若 ｅ＝０，则必有 ｑ＝０成立，如果接近速度

Ｖｃ＝－Ｒ
·

＞０，导弹就能以指定的攻击时间和较小

６０６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ３期 王斌，等：大前置角拦截攻击时间控制导引律

的脱靶量命中目标，此时导引律只需要对攻击时

间进行控制即可，即完成时间控制的同时也保证

了制导精度。

２）若 ｅ≠０，需要对 ｑ是否为零进行讨论：
① ｑ＝０，按照符号函数的基本定义，此时

式（１２）恒成立，如果接近速度为正，则导弹能以
较高的精度击中目标，但攻击时间的控制无法实

现（ｅ≠０）。为了实现攻击时间控制，应打破 ｑ＝０
时 ｑ＝－ｃｅｓｉｇｎ（ｑ）的恒成立问题，即设法让 ｑ＝０
时，ｓｉｇｎ（ｑ）不再取０，因此可以对符号函数作如下
新的定义：

ｓｉｇｎ（ｑ）＝

１　　　　　 ｑ＞０

１或 －１ ｑ＝０

－１ ｑ＜
{

０

（１３）

根据重新定义的符号函数式（１３），再结合
式（１２）可知当 ｑ＝０时，ｑ＝±ｃｅ，又因为 ｑ＝０，故
此时必有 ｅ＝０成立，即导弹能从 ｅ≠０的初始状
态调整至能按指定时间完成攻击任务的 ｅ＝０的
状态，此时导引律在保证制导精度的同时也完成

了攻击时间控制。

② ｑ≠０，此时需要对 ｅ的正负情况进行讨论
（ｅ＝０的情况已在①中讨论完毕）：

ａ）如果 ｅ＞０，由式（１２）可知，当 ｑ＞０时，ｑ＝
－ｃｅ＜０，这与 ｑ＞０的前提相矛盾；当 ｑ＜０时，
ｑ＝ｃｅ＞０，这与 ｑ＜０的前提也相矛盾，因此 ｅ＞０
时式（１２）恒不成立，即无论导引律如何设计，都
无法保证滑模面可达，亦无法实现攻击时间控制。

ｂ）如果 ｅ＜０，此时无论 ｑ＞０还是 ｑ＜０易知
式（１２）都成立，即滑模面可达，此时导引律对视
线角速率和攻击时间同时控制。

综上所述，选择式（１０）所示的滑模面能够完
成任意 ｅ≤０，即估计攻击时间小于指定攻击时间
情况下的导引控制，这也是下文 ｔｇｏ近似算法的选
择依据。

２．２　基于等效滑模控制的导引律设计
剩余时间 ｔｇｏ的经典计算方法是 Ｒ／Ｖｃ，Ｖｃ为

接近速度，但这种计算方法只适用于导弹前置角

较小的情形，对大前置角拦截并不适用。文

献［１７］给出了一种逆轨拦截剩余时间估计计算
方法，无论打击固定目标还是非机动运动目标，都

能获得良好的估计精度。其计算式为

ｔｇｏ＝
Ｒ

ＶＭ（１＋ｋ）
１＋
（ηＭ －ｋｑ）

２

２（２Ｎ－１[ ]
）

（１４）

式中：ｋ＝ＶＴ／ＶＭ 为目标与导弹的速度比；Ｎ为导
航比。

由式（１４）可以看出，当拦截固定目标 ｋ＝０
且导弹前置角 ηＭ 为零或很小时，ｔｇｏ＝Ｒ／ＶＭ ＝Ｒ／
Ｖｃ，与经典计算方法相同；当导弹前置角不为零

时，则通过修正项 １＋（ηＭ －ｋｑ）
２／（４Ｎ－２）来修

正估计误差，ηＭ 越大，ｔｇｏ越长，且式（１４）所示的
ｔｇｏ计算方法依赖于 ＶＭ 而与 Ｖｃ无关，因此即使
Ｖｃ＜０，即在前置角很大的情况下，也能取得较好
的估计精度。同时由文献［１７］可知，逆轨拦截模
式下 ｔｇｏ的估计值要小于实际值，符合 ２．１节的结
论。因此，将利用式（１４）给出的 ｔｇｏ计算方法设计
大前置角拦截 ＩＴＣＧ，以保证滑模面 ｓ＝０可达。

另外，采用式（１４）所示的剩余时间估计计算
方法能够保证时间控制和制导精度同时满足。这

是因为一旦所设计的导引律使系统达到滑模面

ｓ＝０，则有 ｅ＝ｔｇｏ－ｔ
ｄ
ｇｏ＝０成立，即 ｔｇｏ＝ｔ

ｄ
ｇｏ＝Ｔｄ－

ｔｅ，当时间控制满足要求时，有 ｔｅ＝Ｔｄ，即 ｔｇｏ＝０成
立，结合式（１４）可知此时必有 Ｒ＝０成立；同理，
Ｒ＝０也必有 ｔｅ＝Ｔｄ成立。

等效滑模控制算法的一般形式为

ａＭ＝ａ
ｅｑ
Ｍ ＋ａ

ｄｉｓｃ
Ｍ （１５）

式中：ａｅｑＭ 为等效控制指令，保证系统状态到达滑

模面；ａｄｉｓｃＭ 为不连续补偿控制指令，用来保证系统
状态不离开滑模面。

观察式（１０）可知，滑模面 ｓ包含符号函数
ｓｉｇｎ（ｑ），而符号函数在原点处不可导，因此在求
解制导指令时，应对 ｓ在原点以外求导，得
ｓ＝̈ｑ＋ｃ（１＋ｔｇｏ）ｓｉｇｎ（ｑ） （１６）

对式（１４）求导结合式（３）可得

ｔｇｏ＝
Ｒ
·

ＶＭ（１＋ｋ）
１＋
（ηＭ －ｋｑ）

２

２（２Ｎ－１[ ]
）
＋

　　
－Ｒｑ（ηＭ －ｋｑ）
ＶＭ（２Ｎ－１）

＋
Ｒ（ηＭ －ｋｑ）ａＭ

Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

（１７）

将式（７）和式（１７）代入式（１６）得

ｓ＝－２Ｒ
·ｑ
Ｒ
＋ｃｓｉｇｎ（ｑ）·

{　　 １＋
－Ｒｑ（ηＭ －ｋｑ）
ＶＭ（２Ｎ－１）

＋ Ｒ
·

ＶＭ（１＋ｋ）
·

　　 １＋
（ηＭ －ｋｑ）

２

２（２Ｎ－１[ ] }）
－

　　 ｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ

[ ]
）
ａＭ （１８）

令 ｓ＝０，解得等效控制律

７０６
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ａｅｑＭ {＝ －２Ｒ
·ｑ
Ｒ
＋ｃｓｉｇｎ（ｑ [） １＋－Ｒｑ（ηＭ －ｋｑ）ＶＭ（２Ｎ－１）

＋

　　 Ｒ
·

ＶＭ（１＋ｋ）
１＋
（ηＭ －ｋｑ）

２

２（２Ｎ－１( ) ] } [）

ｃｏｓηＭ
Ｒ
－

　　
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ ]） （１９）

ａｄｉｓｃＭ 一般采取如下形式：

ａｄｉｓｃＭ ＝ｌｓｉｇｎ（ｓ） （２０）
式中：ｌ为不连续控制器的增益。此时制导指令
的计算式为

ａＭ＝ａ
ｅｑ
Ｍ ＋ａ

ｄｉｓｃ
Ｍ {＝ －２Ｒ

·ｑ
Ｒ
＋ｃｓｉｇｎ（ｑ [） １＋

　　
－Ｒｑ（ηＭ －ｋｑ）
ＶＭ（２Ｎ－１）

＋ Ｒ
·

ＶＭ（１＋ｋ (） １＋
　　

（ηＭ －ｋｑ）
２

２（２Ｎ－１ ) ] } [）

ｃｏｓηＭ
Ｒ
－

　　
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ ]） ＋ｌｓｉｇｎ（ｓ） （２１）

为了得到不连续控制器的增益 ｌ，定义 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝１
２
ｓ２ （２２）

对式（２２）求导并将式（１８）、式（２１）代入可得

Ｖ
·

＝－ｌｓｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ

[ ]
）
ｓｉｇｎ（ｓ）

（２３）
取

ｌ＝ ｍ

ｓｉｇｎｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ

( )）
（２４）

式中：ｍ＝ｃｏｎｓｔ＞０。
将式（２４）代入式（２３），得

Ｖ
·

＝－ｍ ｓ
ｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

（２５）

注意到式（２５）中，如果
ｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

≠０ （２６）

成立，则在滑模到达阶段，有Ｖ
·

＜０成立，即设计形
如式（２１）所示导引律，能够严格满足 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳
定条件，保证滑模状态可达，攻击时间可控。导引

律的具体表达式为

ａＭ＝ａ
ｅｑ
Ｍ ＋ａ

ｄｉｓｃ
Ｍ {＝ －２Ｒ

·ｑ
Ｒ
＋ｃｓｉｇｎ（ｑ [） １＋

　　
－Ｒｑ（ηＭ －ｋｑ）
ＶＭ（２Ｎ－１）

＋ Ｒ
·

ＶＭ（１＋ｋ (） １＋
　　

（ηＭ －ｋｑ）
２

２（２Ｎ－１ ) ] } [）

ｃｏｓηＭ
Ｒ
－

　　
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ ]） ＋

　　 ｍｓｉｇｎ（ｓ）

ｓｉｇｎｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ

( )）
（２７）

记 ξ＝ｃｏｓηＭ／Ｒ－ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）／

［Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）］，易知当 ξ→０时，ａＭ→∞，
为避免指令发散，令 ξ→０时，ξ＝κ＝ｃｏｎｓｔ，κ在零
的邻域内取值。另外，采用双曲正切函数 ｔａｎｈ（ｓ）
代替符号函数克服不连续控制项的影响，在保证

弹道光滑的同时，也能解决滑模面 ｓ在原点处的
不可导问题。

３　导引律改进方法

２．２节提到，如果式（２６）成立，则所设计的导
引律能够严格满足 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定条件，保证大前
置角拦截攻击时间可控。下面证明当式（２６）不
成立，即 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定条件不能严格满足时，大
前置角拦截攻击时间控制的可行性及导引律改进

方法。

当式（２６）不成立时，有
ｃｏｓηＭ
Ｒ

＝
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

（２８）

对式（２８）重新整理，可得
（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）

ｃｏｓηＭ
＝
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

ｃＲ２
（２９）

因为 ｋ＞０，ｃ＞０，Ｎ一般取３～６，因此式（２９）
的右端恒大于零。由式（２）可得

ｑ＝
ＶＴｓｉｎηＴ－ＶＭｓｉｎηＭ

Ｒ
＝
ＶＭ（ｋｓｉｎηＴ－ｓｉｎηＭ）

Ｒ
（３０）

不妨在式（３０）中运用小角度假设近似得到
ｑ≈ＶＭ（ｋｑ－ηＭ）／Ｒ，因为 ｓｉｇｎ（ｑ）与 ｑ同号，故其
必然与（ｋｑ－ηＭ）同号，因此式（２９）左端分子项
（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）必然小于零。对 ηＭ 实际可能
的情况进行讨论，证明任意前置角拦截的有效性：

１）若 ０＜ ηＭ ＜π／２，则 ｃｏｓηＭ ＞０，此时
式（２９）等号左端小于零，而等号右端恒大于零，
显然式（２９）不成立，即所设计的导引律能够严格

满足Ｖ
·

＜０，系统稳定，攻击时间可控。

８０６
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２）若 ηＭ ＞π／２，此时 ｃｏｓηＭ ＜０，式（２９）等

号左端大于零，等式可能成立，此时Ｖ
·

≤０，Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ稳定条件不能严格满足，需要对导引律
式（２７）作如下相应改进，取

ｌ＝ ｍ

ｓｉｇｎｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ

( )）
＋

　　 ε
ｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

（３１）

式中：ε为大于零的常数。
将式（３１）代入式（２３），得

Ｖ· ＝－ [ｓ ｍ
ｃｏｓηＭ
Ｒ

－

　　
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

＋ ]ε （３２）

因为 ε＞０，故在滑模到达阶段有Ｖ
· ＜０恒成

立，满足 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定条件，系统稳定，攻击时间
可控。此时导引律式（２７）改写为

ａＭ＝ａ
ｅｑ
Ｍ ＋ａ

ｄｉｓｃ
Ｍ {＝ －２Ｒ

·ｑ
Ｒ
＋ｃｓｉｇｎ（ｑ [） １＋

　　
－Ｒｑ（ηＭ －ｋｑ）
ＶＭ（２Ｎ－１）

＋ Ｒ
·

ＶＭ（１＋ｋ (） １＋
　　

（ηＭ －ｋｑ）
２

２（２Ｎ－１ ) ] } [）

ｃｏｓηＭ
Ｒ
－

　　
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ ]） ＋

　　 ｍｓｉｇｎ（ｓ）

(ｓｉｇｎ
ｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ )）

＋

　　 εｓｉｇｎ（ｓ）
ｃｏｓηＭ
Ｒ

－
ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）ｓｉｇｎ（ｑ）
Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）

（３３）

此处采取与式（２７）同样的方法，避免指令出
现奇异，即当 ξ→０时，取 ξ＝κ＝ｃｏｎｓｔ，κ在零的邻
域内取值，其中，ξ＝ｃｏｓηＭ／Ｒ－ｃＲ（ηＭ －ｋｑ）·

ｓｉｇｎ（ｑ）／［Ｖ２Ｍ（２Ｎ－１）（１＋ｋ）］。

４　仿真验证

为了验证本文所设计的大前置角拦截 ＩＴＣＧ
的有效性，本节将对拦截固定目标、拦截非机动运

动目标和齐射攻击 ３种攻击情况进行仿真验证，
其中导弹和目标初始状态的选择如表 １所示，制
导律参数 Ｎ＝３，ｍ＝２００，ε＝０．００５，κ＝０．０００１；
目标静止时取 ｃ＝１，目标运动时取 ｃ＝０．０１。自动
驾驶仪等效为一阶惯性环节，时间常数取０．１ｓ。

表 １　仿真参数值

Ｔａｂｌｅ１　Ｖａｌｕｅｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

初始参数 数　值

导弹初始位置／ｍ （０，０）

目标初始位置／ｍ （１００００，０）

导弹弹道倾角 θＭ０／（°） ６０

目标弹道倾角 θＴ０／（°） １８０

导弹速度 ＶＭ／（ｍ·ｓ
－１） ３００

目标速度 ＶＴ／（ｍ·ｓ
－１） ０、１２０

导弹最大法向加速度 ａｍａｘＭ ／（ｍ·ｓ－２） ２５０

４．１　拦截固定目标（ｋ＝０）
１）导弹和目标的初值选取同表 １，此时前置

角 ηＭ ＝θＭ０ ＝６０°，指定攻击时间分别取 ４０、５０、
６０、７０ｓ进行仿真，结果如图２所示。

从图２（ｂ）可以看出，４种情况下，导弹都能
以指定的攻击时间命中目标，时间分别是 ３９．９９，
４９．９９，５９．９９，６９．９９ｓ。而由图２（ａ）可知，指定飞
行时间越长，弹道弯曲程度越大，且在每一条飞行

弹道的初段，导弹前置角均呈现出增大的趋势，即

导弹出现偏离目标飞行的情况，此时剩余飞行时

间也逐渐增大（见图 ２（ｂ）），这主要是由于调整
弹道以实现指定时间攻击。而由图 ２（ｃ）可以看
出，为了调整弹道以达到指定攻击时间，导弹需要

以较大的法向加速度消除时间误差，随着时间误

差修正完成，导弹就能以较小的前置角，较平滑的

弹道命中目标，此时法向加速度逐渐减小直至维

持在０．５ｇ左右，ｇ为重力加速度。
２）为验证大前置角拦截时的有效性，在指定

攻击时间取５０ｓ，前置角 ηＭ ＝θＭ０分别取４５°、９０°、
１３５°、１８０°的情况下进行仿真，其余参数同表 １，
仿真结果如图３所示。

由图３（ａ）和（ｂ）可以看出，前置角的不同取
值并不影响导弹的攻击时间，即使导弹在制导初

始时刻速度方向背离目标，即前置角取 １８０°时，
导弹仍能以指定的时间准确命中目标。虽然此时

初始时间误差较大（攻击时间大约 ６５ｓ），但随着
弹目距离接近，时间误差很快消除至零，且４种情
况下的拦截时间均为４９．９９ｓ，说明了所设计的导
引律在大前置角拦截时的有效性。从图 ３（ｃ）可
以看出，在制导初段，导弹需要以较大的法向加速

度调整攻击时间，而随着弹目距离接近，法向加速

度也越来越小，并在弹目交会时刻收敛到零，从而

保证了弹道平滑和制导精度。

４．２　拦截非机动运动目标（ｋ＝２／５）
１）目标速度取 １２０ｍ／ｓ，前置角 ηＭ ＝θＭ０＝

６０°，其余仿真条件同表１，取３０、４０、５０、６０ｓ作为不

９０６
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图 ２　固定目标拦截时不同攻击时间仿真

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｆｏｒ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｓｔａｔｉｏｎａｒｙｔａｒｇｅｔ

同的攻击时间进行仿真，结果如图４所示。
由图４（ａ）和（ｂ）可以看出，针对运动目标的

拦截，本文所设计的导引律同样有效，４种情况下
的仿真结果显示，拦截时间分别为 ２９．７５，３９．９９，
４９．７５，５９．９９ｓ，脱靶量依次为 ０．２２、０．０７、０．６３、
０．３４ｍ，满足攻击时间控制和制导精度要求。对
导弹剩余时间和法向加速度的变化趋势分析与

４．１节拦截固定目标时的 １）相同，这里不再赘
述。而需要说明的是，此处运动目标的拦截与现

有文献不同，现有文献在处理运动目标攻击时间

控制的导引问题上采用的是ＰＩＰ方法，即将运动

图 ３　固定目标拦截时不同前置角仿真

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒｓｆｏｒ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｓｔａｔｉｏｎａｒｙｔａｒｇｅｔ

的目标通过 ＰＩＰ转化为相对固定的目标，再运用
针对固定目标的 ＩＴＣＧ实施拦截，而本文所设计
的 ＩＴＣＧ可直接运用于运动目标拦截，制导指令
随着目标速度的不同而不同，具体通过参数 ｋ进
行相应的调整。

２）为验证大前置角拦截时的有效性，目标速
度取 １２０ｍ／ｓ，在指定攻击时间取 ４０ｓ，前置角
ηＭ ＝θＭ０分别取 ４５°、９０°、１３５°、１８０°的情况下进行
仿真，其余参数同表１，仿真结果如图５所示。

由仿真结果可以看出，针对运动目标的拦截

０１６
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图 ４　运动目标拦截时不同攻击时间仿真

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｆｏｒ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｍｏｖｉｎｇｔａｒｇｅｔ

问题，本文所设计的 ＩＴＣＧ在大前置角情况下依然
适用，包括初始速度指向背离目标的情形，其剩余

飞行时间和法向加速度的变化趋势及分析与 ４．１
节拦截固定目标时的２）相同，这里不再赘述。
４．３　齐射攻击（以静止目标为例）

１）导弹和目标的初值选取同表 １，前置角

ηＭ ＝θＭ０＝６０°，假定有 ４枚导弹从同一位置两两
间隔２ｓ依次发射，从第一枚导弹发射开始计时，
指定攻击时间分别取５０、４９、４８、４７ｓ，则相应每枚
导弹的攻击时间依次为 ５０、４７、４４、４１ｓ，仿真结果
如图６所示。

图 ５　运动目标拦截时不同前置角仿真

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒｓｆｏｒ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｍｏｖｉｎｇｔａｒｇｅｔ

从仿真结果可以看出，从同一位置依次发射

的各枚导弹，均能在指定的时间完成攻击任务，且

时间误差均小于 ０．０１ｓ。而指定的攻击时间越
长，弹道弯曲程度越大，调整时间也越长，这与

４．１节拦截固定目标时１）中的结论相同。
２）目标位置取于坐标原点，４枚导弹的位置分

别取（－６０００，－８０００）ｍ、（－１００００，０）ｍ、（０，
１００００）ｍ、（８０００，－６０００）ｍ，前置角 ηＭ ＝θＭ０＝６０°，
假定导弹两两间隔１ｓ依次发射，从第一枚导弹发射
开始５０ｓ时同时命中目标，则相应每枚导弹的攻击
时间依次为５０、４９、４８、４７ｓ，仿真结果如图７所示。

１１６
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图 ６　相同位置齐射攻击仿真

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓａｍｅｐｏｓｉｔｉｏｎｆｏｒｓａｌｖｏａｔｔａｃｋ

图 ７　不同位置齐射攻击仿真

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｆｏｒｓａｌｖｏａｔｔａｃｋ

　　由图７可知，从不同位置发射的各枚导弹也
能在同一时间完成齐射攻击任务，且时间误差均

小于０．０１ｓ，进一步说明了本文所设计的 ＩＴＣＧ运
用到多弹饱和攻击上的有效性。

５　结　论

１）利用非线性导引方程，采用一种逆轨拦截
剩余时间估计方法，结合等效滑模控制理论，设计

了一种大前置角拦截攻击时间控制导引律

（ＩＴＣＧ），拓宽了导弹的初始发射条件。
２）无论是打击固定目标，还是非机动运动目

标，该导引律都能在指定时间内完成攻击任务。

即使在制导初段弹目接近速度为负，即弹目距离

越来越大的情况下，也能最终修正弹道以指定的

时间准确命中目标。

３）结合网络拓扑理论，研究拦截机动目标的
协同导引律是下一步的工作方向。
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ｅｎｅｄ．Ｒｉｇｏｒｏｕｓｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｐｒｏｏｆｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌａｒｇｅｈｅａｄｉｎｇｅｒｒｏｒｓ； ｉｍｐａｃｔｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌ； ｓａｌｖｏａｔｔａｃｋ； ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ；
ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３２０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９１１１０：２６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１１．１０２６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７３３７４，６１５０３４０８）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（２０１５０１９６００６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｈｍ７６００＠ｓｉｎａ．ｃｎ
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探测器触地关机软着陆稳定性分析

丁宗茂１，王春洁１，２，，吴宏宇１，丁建中１，郭３

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；　２．虚拟现实技术与系统国家重点实验室，北京 １０００８３；

３．中国空间技术研究院，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：深空探测器软着陆过程中发动机未能正常关闭将极大降低其软着陆稳定
性，因此引入了触地关机着陆方案。针对触地关机方案，建立了腿式探测器动力学分析模型及

发动机推力控制模型。考虑着陆环境与探测器着陆状态的不确定性，采用蒙特卡罗模拟分别

对探测器在主发动机关闭失败时、触地关机着陆方案下、带有姿态控制的触地关机着陆模式下

的软着陆稳定性进行了分析。采用描述性采样方法抽取样本点，基于均值估计相对误差建立

模拟终止准则，在保证模拟精度的前提下提高蒙特卡罗模拟效率。计算并对比了 ３种着陆方
式下探测器软着陆可靠度，触地关机方案可在主发动机关闭失败后将探测器稳定着陆可靠度

提升１１．６％，姿态控制的引入可进一步将安全着陆的可靠度提升９．７％。
关　键　词：深空探测器；动力学分析；稳定性分析；触地关机；蒙特卡罗模拟
中图分类号：Ｖ４７６．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０６１４０７

　　深空探测器的着陆过程虽仅有不到 １０ｍｉｎ
的时间，却在整个飞行任务中起到至关重要的作

用
［１］
。探测器能否安全地降落星球表面，并保证

其搭载的仪器仪表等精密设备保持正常工作状

态，是探测任务能够顺利完成的关键。

国内外已进行多次深空探测活动，且多采用

腿式缓冲机构实现软着陆
［２］
。针对探测器的软

着陆稳定性，各国学者进行了大量的研究工作。

文献［３５］提出了探测器软着陆过程的动力学仿
真分析方法，并给出了影响探测器着陆稳定性的

关键因素。文献［６８］在未考虑主发动机推力影
响的情况下，采用蒙特卡罗模拟分析了非零高度

关机着陆方案下不同着陆工况对探测器着陆缓冲

性能及稳定性能的影响。文献［９１１］在对非零高
度关机着陆方案下着陆性能的研究中引入了主发

动机推力模型，但未考虑发动机推力受控变化过

程。文献［１２１３］则指出软着陆过程中主发动机
作用时间增长对探测器软着陆稳定性具有消极

影响。

为了改善腿式探测器高度关机方案失效时主

发动机长时间作用对软着陆稳定性的影响，提出

触地关机方案。触地关机方案指在探测器与星球

表面接触后实施关闭主发动机操作，以尽可能减

小主发动机推力作用的消极影响；本文进一步考

虑在这一过程中引入实时姿态控制（姿控），提高

探测器软着陆稳定性。针对触地关机方案，建立

了新型探测器的 ＡＤＡＭＳ动力学分析模型，并引
入变推力主发动机及姿控推进器的推力控制模

型。而后采用蒙特卡罗模拟对多种着陆方式下探

测器的着陆稳定性进行对比分析，为触地关机方

Administrator
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　第 ３期 丁宗茂，等：探测器触地关机软着陆稳定性分析

案的设计提供参考。

１　探测器构型及动力学建模

１．１　探测器构型及坐标系定义
探测器整体构型如图 １所示，可分为主体及

４个相对独立的着陆缓冲机构。主体为各种探测
仪表及控制分系统的安装平台，每套着陆缓冲机

构由 ３个以倒三角形式布置的缓冲支柱（主支
柱、辅助支柱）及一个固连于主支柱末端的足垫

组成。辅助支柱通过万向节与主体连接，主支柱

与固连在主体上的缓冲杆通过万向节连接。缓冲

杆主要是为了限制通过主支柱传递给主体的冲击

力，从而起到保护探测器有效负载的作用。

本文采用 ＡＤＡＭＳ进行动力学建模。坐标系
定义如图２所示，其中，ＯＳＸＳＹＳＺＳ为空间全局坐
标系；ＯＣＸＣＹＣＺＣ为质心控制坐标系；αｅ为着陆
面等效坡度；沿 ＸＳ轴方向的速度 ｖｘ为竖直速度；
沿 ＺＳ轴方向的速度 ｖｙ为水平速度；空间全局坐
标系依次绕 ＺＳＸＳＹＳ轴旋转到与质心控制坐标系
平行位置时绕 ＺＳ轴、ＸＳ轴、ＹＳ轴的旋转角分
别为 ψ、φ、θ。

图 １　探测器构型

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｆｅｘｐｌｏｒｅｒ

１．２　着陆缓冲机构动力学建模
１．２．１　辅助支柱缓冲机构建模

辅助支柱由外筒、内筒及内部吸能材料组成，

吸能材料为塑性变形材料。建模时，用外筒和内

筒之间移动副的相对位移 ｄ描述吸能材料的缓冲
行程，用吸能材料提供缓冲力 ＦＨ的做功描述冲击
能量的耗散。缓冲力 ＦＨ由外筒与内筒之间的相
互作用力来描述，其值为关于缓冲行程 ｄ的函数，
根据吸能材料的力学特性，利用图 ３所示的曲线
来描述 ＦＨ与 ｄ的函数关系，并通过 Ｓｐｌｉｎｅ函数给
内外间施加相互作用力进行模拟。

图 ２　坐标系定义

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图 ３　辅助支柱缓冲特性曲线

Ｆｉｇ．３　Ｌｏａｄｓｔｒｏｋｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｓｔｒｕｔ

１．２．２　主支柱缓冲机构建模
主支柱采用的缓冲方式与辅助支柱不同。

图４（ａ）、（ｂ）分别为缓冲杆及与其对应的主支柱

示意图
［１１］
及缓冲杆变形特性曲线，Ｍ为缓冲杆提

供的缓冲力矩值，Ｓｅ为缓冲杆轴向变形位移值，

γ为缓冲杆等效变形转角值。缓冲杆为固连于主
体的悬臂梁，当主支柱受载时，缓冲杆亦受力发生

弯曲。弯曲最初为弹性变形，但随着负载增加而

使材料超出屈服极限时将变为塑性变形。

缓冲杆的动力学模型采用文献［１４］提出的
刚体等效方法建立。利用有限元软件建立缓冲杆

力学模型，输出力矩和转角、力矩和位移之间的关

系如图４所示，而后利用样条曲线拟合方法添加
相应缓冲模型。

１．３　足垫与星球表面接触模型
本文采用接触力模型模拟足垫与星球表面的

５１６
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图 ４　缓冲杆示意图［１１］
及其特性曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｏａｄｌｉｍｉｔｅｒ［１１］ａｎｄ

ｉｔｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓ

相互作用。足垫接触点和着陆面间的接触作用力

分解为法向碰撞力和切向摩擦力２个部分。

法向碰撞力 Ｆｎ利用非线性弹簧阻尼模型模
拟，根据 Ｈｅｒｔｚ理论及文献［１５］的研究，其力学方
程为

Ｆｎ＝Ｋδ
ｅ＋Ｄδ

·

（１）

式中：Ｋ为接触刚度；ｅ为非线性指数；Ｄ为阻尼系
数；δ为接触时产生的相对穿透量。

切向摩擦力 Ｆｆ采用库仑摩擦模型模拟，其一
般形式如下：

Ｆｆ＝μｆＦｎ （２）

式中：μｆ为足垫与着陆面间动摩擦系数。

２　发动机推力控制模型

２．１　触地关机方案
非零高度关机软着陆方案是指腿式着陆器的

足垫底面相对着陆面的高度不为零时的一种发动

机关机方案。在非零高度关机出现异常而未能及

时关闭主发动机时，探测器在下落过程中将受到

尾喷产生的持续“地面效应”，严重影响软着陆稳

定性
［１２］
；同时被尾喷羽流激起的星球表层沙尘也

可能影响探测器正常工作甚至引起主发动机爆

燃
［１３］
。为了保证主发动机可靠关闭，采用通过高

度关机敏感器发出信号关机（非零高度关机）和

足垫接触星球表面发出信号关机（触地关机）２种
关机手段。若非零高度关机方案出现异常，则由

触地关机方案承担关机任务，提高软着陆稳定性。

触地关机方案通过足垫上安装的触地敏感器

感知触地动作，发出触地信号以关闭主发动机。

考虑主发动机的减速作用及速度监测、控制存在

的偏差，在足垫触地时刻探测器的竖直速度范围

在１～２ｍ／ｓ。
２．２　变推力发动机推力控制模型

新型探测器采用７５００Ｎ变推力火箭发动机为
主发动机，其推力变比为 ５∶１，能够实现１５００～
７５００Ｎ的大范围推力调节［１６］

。主发动机控制频率

为１Ｈｚ，每经过１ｓ燃料流量调节系统根据当前各
个传感器反馈的探测器状态参数，由式（３）所示的
推力调节函数计算得当前所需推力大小，控制燃料

流量从而实现对主发动机推力的负反馈调节
［１６］
。

Ｆ＝ｍａｘｍ ｇ－
２ｖｘ＋３( )４

－∑ＦＣｉ，{ }１５００ （３）

式中：Ｆ为主发动机推力；ｍ为探测器总质量；ｇ
为星球表面重力加速度；ＦＣｉ为 Ｃ系列姿控推进器
推力，将在２．３节具体介绍。

根据主发动机推力调节函数及控制过程，在

探测器动力学模型的质心位置添加沿质心控制坐

标系 ＸＣ方向的力矢量。建立实时测量项以不断
获取探测器的位姿参数，根据式（３）计算所得值
改变推力大小。

假设成功触发关机的足垫触地时刻为 ｔ０，控
制系统接收到触地信号后发出关机指令的时刻为

ｔ１，发动机推力开始下降的时刻为 ｔ２，姿控推进器
关闭时刻为 ｔ３，发动机推力下降至 ０（完成熄火）
的时刻为 ｔ４，且一旦启动熄火进程其推力将不通

过控制系统进行调节
［１７］
。若第 １个足垫的触地

开关未能触发，则控制系统感知的“触地时刻”ｔ０
为第 ２个触地时刻。着陆过程中，发动机推力的
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“地面效应”等同于在探测器平台下表面发动机

安装位置处（探测器质心处）沿质心控制坐标系

ＸＣ正方向始终作用有推力 Ｆ。图５为第２个足垫
触地关机情况下推力 Ｆ的变化过程示意图。

图 ５　软着陆阶段主发动机推力控制过程

Ｆｉｇ．５　Ｍａｉｎｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｃｅｓｓｄｕｒｉｎｇｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇ

２．３　姿控推进器推力控制模型
触地关机软着陆过程中，由于主发动机推力

的作用，会产生附加的竖直与水平初速度，增大了

软着陆不稳定性
［１３，１８］

。为了保证探测器可靠软

着陆，在触地关机方案中引入姿控策略。

姿控推进器点火逻辑模型指着陆过程中各个

姿控推进器的点火时机及相应施加的推力大小。

由姿控分系统感知探测器当前倾转角及角速度，

并根据这些参数调整推进器的作用力及作用时

长，从而实现反馈控制，保持探测器姿态稳定。

１０台推进器对应的推力控制方程如式（４）～
式（６）所示。

ＦＡ２＝ｍｉｎ｛－ａ２ψ－ａ２ｂ１ψ
·

，ＭＡ｝　 ψ＋ｂ１ψ
·

＞０

ＦＡ１＝ｍｉｎ｛ａ１ψ＋ａ１ｂ１ψ
·

，ＭＡ｝ ψ＋ｂ１ψ
·

＜{ ０
（４）

ＦＣ１＝ｍｉｎ｛－ｃ１φ－ｂ２ｃ１φ
·

，ＭＣ｝

ＦＣ２＝ｍｉｎ｛ｃ２φ－ｂ２ｃ２φ
·

，ＭＣ｝
　 φ＋ｂ２φ

·

＞０

ＦＣ５＝ｍｉｎ｛－ｃ５φ－ｂ２ｃ５φ
·

，ＭＣ｝

ＦＣ６＝ｍｉｎ｛ｃ６φ－ｂ２ｃ６φ
·

，ＭＣ｝
　 φ＋ｂ２φ

·

＜











 ０

（５）

ＦＣ７＝ｍｉｎ｛－ｃ７θ－ｂ２ｃ７θ
·

，ＭＣ｝

ＦＣ８＝ｍｉｎ｛ｃ８θ＋ｂ２ｃ８θ
·

，ＭＣ｝
　 θ＋ｂ２θ

·

＞０

ＦＣ３＝ｍｉｎ｛－ｃ３θ－ｂ２ｃ３θ
·

，ＭＣ｝

ＦＣ４＝ｍｉｎ｛ｃ４θ＋ｂ２ｃ４θ
·

，ＭＣ｝
　 θ＋ｂ２θ

·

＜











 ０

（６）
式中：ＦＡｉ为 Ａ系列姿控推进器的推力；ａｉ、ｂｉ、ｃｉ均
为常数，其值根据文献［１６１７］确定；ＭＡ、ＭＣ分别

为 Ａ、Ｃ系列发动机可调节的最大推力值。
姿控推进器的控制频率与主发动机相同。在

探测器仿真模型相应位置添加相应方向的力矢量

以模拟各个推进器的推力；建立测量项实时监测

软着陆仿真过程中相关的位姿参数；后根据函数

式及测量计算所得值改变推力大小。

３　着陆初始条件及稳定性判据

３．１　着陆初始条件
如图２所示，以探测器首个足垫触地时刻开

始仿真，软着陆分析过程中探测器倾倒或探测器

趋于静止则终止仿真。着陆初始条件参数的分布

规律如表１所示［７］
，μ、σ分别为正态分布的均值

和标准差，ｍｉｎ、ｍａｘ分别为均匀分布的上下限
值，α、β分别为 Ｗｅｉｂｕｌｌ分布的形状参数和尺度
参数。

表 １　着陆初始条件参数分布［７］

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌ

ｌａｎｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［７］

参　数 分　布

ｖｘ／（ｍ·ｓ
－１） Ｎ（μ＝１．５，σ＝０．１５）

ｖｙ／（ｍ·ｓ
－１） Ｎ（μ＝０，σ＝０．３３）

ψ／（°） Ｎ（μ＝０，σ＝１．０）

φ／（°） Ｕ（ｍｉｎ＝０，ｍａｘ＝４５）

μｆ Ｕ（ｍｉｎ＝０．３，ｍａｘ＝０．８）

αｅ／（°） Ｗ（α＝５．６０８，β＝１．７１７）

３．２　着陆稳定性评判指标
本文主要研究变推力发动机模型及姿控模型

对探测器软着陆稳定性的影响，综合考虑选取以

下评判指标。

１）探测器软着陆过程中不倾倒。将过两相
邻足垫中心且平行于重力方向的平面定义为翻倒

墙
［９］
，若探测器质心超出４个翻倒墙围成的区域，

重力矢量将不再对探测器动力学起稳定作用，则

认为探测器倾倒。

２）着陆倾转角在允许范围内。考虑对探测
车的释放和太阳能电池采光效率的影响，探测器

稳定着陆后，其主体与着陆面间夹角及探测器姿

态角 φ应不大于许用值。
３）主发动机在着陆过程中不发生爆燃。尾

喷羽流激起外星球表层沙尘引起主发动机爆燃的

概率难以采用常规方法进行分析，因此引入爆燃

可能性指标以表征各因素对主发动机发生爆燃可

能性的影响。

影响主发动机爆燃可能性的各因素中，发动

机推力越大，则羽流密度越大，激起沙尘的可能性

７１６
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和力度也越大；发动机作用时间越长，激起的沙尘

使发动机爆燃失效的可能性越大；尾喷距星球表

面距离越近，发动机的作用效果越明显。根据推

力、距离与爆燃可能性的关系，构造函数式（７），
在仿真过程中持续监测相关参数，输出该函数关

于时间 ｔ的变化曲线，对 ｆ（ｔ）作时间的积分即得
到反映爆燃可能性的指标值 Ｐ［１７］，如式（８）所示。

ｆ（ｔ）＝ Ｆ
１５００

ｅ９．８－１０ｈ （７）

Ｐ＝∫
ｔｅｎｄ

０
ｆ（ｔ）ｄｔ （８）

式中：ｈ为尾喷距着陆面距离；ｔｅｎｄ为仿真终止
时间。

４　蒙特卡罗模拟
４．１　采样方法与模拟终止条件

本文结合仿真分析模型，采用蒙特卡罗模拟

对探测器软着陆稳定性进行分析。在蒙特卡罗法

的抽样环节采用描述性采样方法
［１９］
。描述性采

样相比简单随机抽样的优点是：能对同样数量的

抽样点提供更好的响应估计，或只需更少的抽样

点就可得到同样可信度的响应估计。

蒙特卡罗法的模拟次数是影响其模拟精度和

模拟效率的一项重要因素。为了在模拟精度得以

满足的同时提高计算效率，本文设定模拟终止准

则为：均值估计的相对误差小于设定精度值
［７］
。

４．２　仿真结果分析
基于４．１节所述方法，分别对发动机未能正

常关闭、触地关机方案及带有姿控的触地关机方

案下探测器的软着陆稳定性进行了仿真分析。

给定置信水平 １－αｄ ＝０．９９，相对误差为
０．０５，按照表１所示各输入变量服从的概率分布
模型进行描述性随机采样后依次进行着陆动力学

仿真，并记录仿真结果。设定每进行５０次蒙特卡
罗模拟，对所有仿真分析输出的性能参数进行统

计学分析，当所有响应的模拟精度均小于给定值

则结束模拟，而后计算出相应的软着陆可靠度。

可靠度估计值 ｐ^及其近似 ９９％置信区间上下限
ｐＵ、ｐＬ分别为

ｐ^＝ Ｓ
ｎ

（９）

ｐＬ＝
ｎ＋Ｓ－１

２χ
２
１－α／２（２（ｎ－Ｓ）＋２）

ｎ＋Ｓ＋１
２χ

２
１－α／２（２（ｎ－Ｓ）＋２）

（１０）

ｐＵ＝
ｎ＋Ｓ＋１－１

２χ
２
α／２（２（ｎ－Ｓ））

ｎ＋Ｓ＋１＋１
２χ

２
α／２（２（ｎ－Ｓ））

（１１）

式中：ｎ为蒙特卡罗模拟总次数；Ｓ为稳定着陆的
次数；χ２α（ｖ）为自由度为 ｖ的 χ

２
分布的 αｄ分位点。

仿真分析算例配置情况及分析结果分别如

表２、表３所示。
对模拟结果进行对比分析可知：相较于算

例１，算例２的着陆可靠度提升了１１．６％，触地关
机方案可一定程度改善延时关机故障发生后的探

测器软着陆稳定性；对比算例２与算例３可知，引
入姿控策略则将稳定着陆可靠度由０．８９６进一步
提高至０．９８３；且根据算例 ４的模拟结果，在首个
足垫触发器故障而由第２个触地足垫发出关机指
令时亦可以得到０．９８７的着陆可靠度。

由此可见，配备姿控的触地关机方案能够在

高度关机方案发生异常时有效提高探测器的着陆

稳定性。

表 ２　仿真算例配置

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘａｍｐｌｅｓ

算　例 发动机控制模型 模拟的着陆方式

１
主发动机不关闭

不添加姿控推力
主发动机关闭失败

２
首个触地足垫触发关机

不添加姿控推力
触地关机着陆方案

３
首个触地足垫触发关机

添加姿控推力
带姿控触地关机着陆方案

４
第２个触地足垫触发关机 带姿控触地关机着陆方案

添加姿控推力 下首个触地足垫触发失败

表 ３　仿真结果对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

仿真结果 算 例 １ 算 例 ２ 算 例 ３ 算 例 ４

触发足垫 １ １ ２

姿控 × × √ √

模拟次数 ６００ ９００ ２６００ １５００

翻倒数 ８４ ８６ １９ ８

倾转角超标数 ３４ ８ ２５ １１

Ｐ的均值 １２．２３ ３．３９ ２．２６ ２．２８

Ｐ的精度 ０．０４１ ０．０２３ ０．０２０ ０．０２７

可靠度估计值 ０．８０３ ０．８９６ ０．９８３ ０．９８７

９９％置信区间
［０．７５８，

０．８４４］

［０．８６７，

０．９２０］

［０．９７５，

０．９８９］

［０．９７８，

０．９９４］

　　注：×表示未进行姿控；√ 表示进行姿控。

５　结　论

１）建立了一种腿式深空探测器的动力学分
析模型，采用刚体等效方法模拟塑性变形部件，并

针对触地关机着陆方案建立了包括 ７５００Ｎ变推
力发动机与姿态调整推进器的推力控制模型。

２）利用蒙特卡罗模拟分别对探测器在发动
机延时关机、触地关机着陆方式以及带有姿态控

制的触地关机着陆方式下的软着陆稳定性进行了
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分析。分析过程采用描述性采样方法抽取样本点，

并基于均值估计相对误差建立蒙特卡罗模拟终止

准则，在保证模拟精度的同时提高仿真计算效率。

３）根据模拟结果计算了探测器在着陆条件
不确定下稳定着陆的可靠度。经过对比分析，触

地关机方案在高度关机异常时能够改善探测器的

着陆稳定性；姿控对提高着陆稳定性亦有积极作

用；姿控与触地关机方案的配合工作可进一步提

升着陆稳定性。
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基于深度学习的航空发动机故障融合诊断

车畅畅，王华伟，倪晓梅，洪骥宇

（南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：通过对航空发动机故障诊断，能够正确判断各部件工作状态，快速确定维修
方案，保证飞行安全。在结合深度信念网络和决策融合算法的基础上，提出了基于深度学习的

航空发动机故障融合诊断模型。该模型通过分析发动机的大量性能参数，先利用深度学习模

型提取出性能参数中的隐藏特征，得出故障分类置信度；其后对多次故障分类结果进行决策融

合，从而得出更准确的诊断结果。将普惠 ＪＴ９Ｄ发动机故障系数用于数据仿真，通过算例验证
本文算法的有效性；算例计算结果表明：多次实验结果经数据融合提高了可信度，该模型具有

较高的故障分类诊断准确性和抗干扰能力。

关　键　词：深度学习；故障诊断；决策融合；抗干扰能力；航空发动机
中图分类号：Ｖ２６３．６；ＴＫ４１８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０６２１０８

　　航空发动机结构复杂，数学模型严重非线性，
多故障类型之间监控数据变化相似程度高，同时

测量误差容易对气路故障诊断造成干扰，从而影

响故障诊断结果的准确性和可靠性。目前航空发

动机故障诊断的研究主要有
［１］
：基于模型的故障

诊断（如卡尔曼滤波器模型）、基于信号和数据处

理的故障诊断（如神经网络、支持向量机等智能

算法）、基于知识的故障诊断（如 ＤＳ证据理论、
故障树理论、蒙特卡罗方法）。薛薇和王涛

［２］
针

对航空发动机传感器特征，设计出对应的滤波器

来进行故障诊断，提出传感器和执行机构信息融

合的诊断方案。俞刚和黄金泉
［３］
先将航空发动

机异常监测参数输入到最小二乘支持向量机模型

中，得出故障分类结果；再用卡尔曼滤波器估计故

障参数，从而完成故障综合诊断。廖洪一
［４］
使用

费舍尔判别分析法和云模型理论，将从子空间中

提取出的特征输入到极限学习机模型中来诊断航

空发动机故障，进一步确定相应的故障类型。赵

世荣和黄向华
［５］
针对航空发动机气路部件故障，

融合神经网络算法和模糊集合论，建立故障诊断

模型，估计与判断出故障状态。徐启华等
［６］
建立

了基于层次支持向量机的快速多分类算法模型，

研究了大数据样本条件下的航空发动机多类故障

诊断问题。孙伟超等
［７］
融合粗糙集和证据诊断

理论，提出了用于解决航空电子装备多源故障诊

断信息冲突问题的故障诊断方法。于劲松等
［８］

建立了贝叶斯网络模型的量化评价指标，为故障

诊断系统的性能评价提供依据。Ｔａｉ等［９］
使用了

隐马尔可夫模型监测在过程控制中的机械故障，

该模型能够对可辨别以及不可辨识的单元进行分

析。Ｇóｍｅｚ等［１０］
使用小波变换与径向基人工神经

网络架构结合的模型从振动信号入手检测转轴裂

缝，对机械参数和缺陷条件进行故障识别，并调节

模型参数对成功率进行优化。Ｂａｊｒｉｃ等［１１］
提出了

一种基于离散小波变换和时间同步平均的故障诊

断新方法，用于高速轴齿轮剥落故障诊断和跟踪，

Administrator
新建图章
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提高了变速箱故障诊断能力。Ｓｉｍａｎｉ［１２］从模型
结构、参数辨识方法、残差生成技术和故障诊断策

略出发，建立了基于模糊识别的故障诊断模型，用

于复杂系统动态故障诊断。

从上述研究可以发现，使用单一模型进行故

障诊断时结果抗干扰性较差；但使用多种模型结

合进行故障诊断又存在建模复杂，输出结果不直

观等问题，当研究对象的故障特征发生变换时，就

会严重影响故障诊断准确度。基于上述问题，本

文在结合深度学习模型和决策融合算法的基础

上，提出了基于深度学习的航空发动机故障融合

诊断方法，把航空发动机的性能参数和故障类型

样本输入到深度信念网络（ＤＢＮ）模型中，提取出
样本特征，从而输出故障分类数据，然后把输出数

据代入到决策融合算法模型中进行决策融合，得

出航空发动机故障融合诊断结果。该方法能够在

结合２种模型优势的基础上，构建故障融合诊断
模型，该模型结构简单，不仅有效提高故障诊断准

确度，而且能够得出更加直观的故障诊断结果，同

时有一定抗干扰性。通过数据仿真实验，验证该

方法具有有效性。

１　航空发动机故障诊断

航空发动机故障诊断能够在检测出系统故障

时，分离故障部件、判断故障种类、评估故障严重

程度，从而在第一时间展开维修工作，减少经济损

失。在发动机试验故障诊断中，可利用的状态信

息有：发动机振动、气动热力等过程参数、滑油参

数以及试验操纵控制信息等。由于航空发动机结

构复杂性，单纯依靠单一信息进行故障诊断的准

确度不高，多元状态监测信息从不同角度实现了

对故障的深层次认识，能够提高故障诊断的准确

度。本文，首先采用基于深度学习的故障融合诊

断方法对发动机主要参数
［１３］
如：低压转子转速

（Ｎ１）、高压转子转速（Ｎ２）、排气口燃气温度
（ＥＧＴ）、燃油量消耗量（ＦＦ）建立模型，然后进行
故障融合诊断。

２　深度学习与决策融合算法

２．１　深度学习模型
深度学习是相对于浅层学习而言的，浅层学

习包可以 ＢＰ神经网络、支持向量机和最大熵方
法等。这些模型结构只含有一层隐层或者没有隐

层，理论分析难度大，同时训练方法依赖于经验和

技巧，得出的样本特征也较为浅显。相对于浅层

学习，深度学习模型是多隐层的人工神经网络，通

过无监督学习实现网络模型的逐层学习，具有良

好的特征提取和学习能力，在样本分类方面有独

特的优势。深度学习模型的主要包括深度信念网

络、卷积神经网络和循环神经网络等。深度信念

网络模型较为灵活，与其他方法的兼容性较好，因

此本文采用深度信念网络模型用于故障分类，并

将分类结果输入决策融合模型得出故障融合诊断

结果。

ＤＢＮ模型由多个限制玻尔兹曼机（ＲＢＭ）［１４］

层组成，一个典型的 ＲＢＭ结构如图１所示。该结
构包括３个部分：显层、隐层、偏置层。其中显层
作为输入层，隐层作为输出层，偏置层用来控制隐

层和显层节点的激活，层内单元间相互独立。

图 １　ＲＢＭ结构

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＲＢＭ

设显层向量为 ｖ，隐层向量为 ｈ，权值向量为
ｗ；对显层偏置为 ａ，隐层偏置为 ｂ。对隐层和显
层各单元参数定义如下：

ｖ＝（ｖ１，ｖ２，…，ｖｉ，…，ｖｍ）
Ｔ　ｉ，ｍ∈ Ｚ

ｈ＝（ｈ１，ｈ２，…，ｈｊ，…，ｈｎ）
Ｔ　ｊ，ｎ∈ Ｚ

ｗ＝（ｗｉｊ）　ｉ∈ ［１，ｍ］，ｊ∈ ［１，ｎ］
ａ＝（ａ１，ａ２，…，ａｉ，…，ａｍ）

Ｔ

ｂ＝（ｂ１，ｂ２，…，ｂｊ，…，ｂｎ）
Ｔ

２．１．１　建立深度信念网络模型
ＤＢＮ模型需要引入能量函数，首先用能量函

数推导出显层和隐层的条件概率；然后求解偏置

层，得出显层和隐层被激活的概率；最后求解能量

函数，对模型参数进行更新。

１）引入能量函数
网络的稳态对应能量函数最低值状态，针对

ＲＢＭ模型而言，输入 ｖ向量和隐层输出向量 ｈ之
间的能量函数为

Ｅ（ｖ，ｈ）＝－∑
ｍ

ｉ＝１
（ａｉｖｉ）－∑

ｎ

ｊ＝１
（ｂｊｈｊ）－

　　∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｍ

ｉ＝１
（ｖｉｈｊｗｉｊ） （１）

２）求隐层和显层的条件概率分布
ｖ和 ｈ的联合概率为

Ｐ（ｖ，ｈ）＝１
Ｚ
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ） （２）

２２６
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式中：归一化因子Ｚ＝∑
ｍ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ） ＝∑

ｖ，ｈ
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ）。

关于 ｖ和 ｈ的概率分布函数为

Ｐ（ｖ）＝∑
ｎ

ｊ＝１
Ｐ（ｖ，ｈ）＝∑

ｈ

１
Ｚ
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ） （３）

Ｐ（ｈ）＝∑
ｍ

ｉ＝１
Ｐ（ｖ，ｈ）＝∑

ｖ

１
Ｚ
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ） （４）

Ｐ（ｖｈ）＝
Ｐ（ｖ，ｈ）
Ｐ（ｈ）

＝ ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ）

∑
ｖ
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ）

（５）

Ｐ（ｈｖ）＝Ｐ（ｖ，ｈ）Ｐ（ｖ）
＝ ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ）

∑
ｈ
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ）

（６）

３）偏置层求解
通过隐层和显层的条件概率分布和能量函数

能够得到隐层和显层节点被激活（取值为 １）的概
率，从而得到偏置层的求解结果：

Ｐ（ｈｊ＝１ｖ）＝
Ｐ（ｈｊ＝１，ｖ）

Ｐ（ｈｊ＝１，ｖ）＋Ｐ（ｈｊ＝０，ｖ）
＝

(　　ｓｉｇｍ ∑
ｍ

ｉ＝１
（ａｉ＋ｗｉｊｖｉ )） （７）

Ｐ（ｖｉ＝１ｈ）＝
Ｐ（ｖｉ＝１，ｈ）

Ｐ（ｖｉ＝１，ｈ）＋Ｐ（ｖｉ＝０，ｈ）
＝

(　　ｓｉｇｍ ∑
ｎ

ｊ＝１
（ｂｊ＋ｗｉｊｈｊ )） （８）

式中：ｓｉｇｍ（ｘ）＝ １
１＋ｅ－ｘ

。

４）能量函数求解

引入自由能量函数 ｆ（ｖ）＝－ｌｎ∑
ｈ
ｅ－Ｅ（ｖ，ｈ），

则有

Ｐ（ｖ）＝ ｅ－ｆ（ｖ）

∑
ｖ
ｅ－ｆ（ｖ）

（９）

从式（１）可以看出，如果要使系统（这里即指
ＤＢＮ网络）达到稳定，则应该是系统的能量值最
小，由式（９）可知，要使能量 Ｅ（ｖ，ｈ）最小，应该使
ｆ（ｖ）最小，也就是要使 Ｐ（ｖ）最大。因此，此时的
损失函数可以看做是 －Ｐ（ｖ），且求导时需要是加
上负号的。设 θ＝｛ａ，ｂ，ｗ｝，对 Ｐ（ｖ；θ）求偏导取
负可得

－ｌｎＰ（ｖ；θ）
θ

＝ｆ（ｖ；θ）
θ

－∑
ｖ
Ｐ（ｖ；θ）ｆ（ｖ；θ）

θ

（１０）
将式（１）中的 Ｅ（ｖ，ｈ）代入可得

－ｌｎＰ（ｖ）
ｗｉｊ

＝－∑ [
ｈ
Ｐ（ｈｖ）Ｅ（ｖ，ｈ）

ｗｉｊ
－

　　∑
ｖ，

(
ｈ
Ｐ（ｖ，ｈ）Ｅ（ｖ，ｈ）

ｗ ) ]
ｉｊ

＝

　　 －［Ｐ（ｈｊ＝０ｖ）＋Ｐ（ｈｊ＝１ｖ）ｖｉｈｊ－

　　∑
ｖ
（Ｐ（ｖ）（Ｐ（ｈｊ＝０ｖ））＋Ｐ（ｈｊ＝１ｖ）ｖｉｈｊ）］＝

　　 －Ｐ（ｈｊ＝１ｖ）ｖｉ＋∑
ｖ
（Ｐ（ｖ）（Ｐ（ｈｊ＝

　　１ｖ））ｖｉ） （１１）

同理可得 Ｐ（ｖ；θ）的偏导展开有

－ｌｎＰ（ｖ）
ａｉ

＝－∑
ｖ
（Ｐ（ｖ）Ｐ（ｈｊ＝１ｖ）＋

　　Ｐ（ｈｊ＝１ｖ）） （１２）

－ｌｎＰ（ｖ）
ｂｊ

＝－∑
ｖ
（Ｐ（ｖ）ｖｉ＋ｖｉ） （１３）

从偏导结果可以看出左边的减数是输入样本

数据的自由能量函数期望值，ｖ状态已知。右边
的被减数是模型产生样本数据的自由能量函数期

望值，ｖ状态未知。
２．１．２　训练深度信念网络模型

１）深度信念网络训练流程
ＤＢＮ由多层 ＲＢＭ组成，是一种无监督学习

模型，有一定的“黑箱性”。在实际应用过程中为

了方便理解，更加直观得出分类结果，需要利用已

知特征的样本对模型反向修正，相当于上述的

ＲＢＭ结构从隐层推导出显层，使故障样本的性能
参数与故障类型想匹配，提高故障分类置信度。

本文采用如今比较成熟的有监督算法 ＢＰ神经网
络来对 ＤＢＮ网络反向调节参数。由图 ２可以看
出 ＤＢＮ网络的训练过程，先输入样本的状态参数
到多层 ＲＢＭ中，逐层更新参数；其后把 ＲＢＭ训练
结果和样本特征输入到 ＢＰ神经网络中反向调节
完成对模型的参数优化。

２）ＲＢＭ训练过程
ＲＢＭ的训练就是为了通过反复迭代得出

ＤＢＮ的隐藏特征。根据式（１１）～式（１３）可以得

图 ２　ＤＢＮ训练流程图

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＤＢＮｔｒａｉｎｉｎｇ
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出参数 θ的更新流程如图 ３所示，ｋ为训练
次数

［１５］
。

步骤 １　参数初始化。初始化参数 ｗ、ａ、ｂ、
学习率 ε，允许重构误差 ｒ、最大训练次数 ｐ，ｋ初
值赋为１。把原始的数据 ｖ输入到网络。

步骤２　参数更新。更新 ｗ、ａ、ｂ，计算输出
从显层 ｖ推导到隐层 ｈ的第 １次训练结果 ｈ．１，
然后又反推 ｖ．１，继续计算 ｈ．２，ｈ．３，…，ｈ．ｋ。
ｗ＝ｗ＋ε［Ｐ（ｈ（ｋ）ｊ ＝１ｖ

（ｋ））（ｖ（ｋ））Ｔ－

　　Ｐ（ｈ（ｋ＋１）ｊ ＝１ｖ（ｋ＋１））（ｖ（ｋ＋１））Ｔ］ （１４）

ａ＝ａ＋ε（ｖ（ｋ） －ｖ（ｋ＋１）） （１５）
ｂ＝ｂ＋ε［Ｐ（ｈ（ｋ）ｊ ＝１ｖ（ｋ））－Ｐ（ｈ（ｋ＋１）ｊ ＝１ｖ（ｋ＋１））］

（１６）
式中：ｈ（ｋ）ｊ 为第 ｋ次训练的第 ｊ个隐层节点；ｖ

（ｋ）
为

第 ｋ次训练的显层。
步骤３　结果检验。判定循环次数和误差是

否符合要求，当最后反推出的 ｖ．ｋ和 ｖ比较其重
构误差ｒ＝ ｖ．ｋ－ｖ２

，当重构误差足够小时，将这

个时候的 ｈ．ｋ代入下一层 ＲＢＭ继续训练。如果
不符合则将 ｋ赋值为 ｋ＋１然后重复进行步骤２。

图 ３　ＲＢＭ训练过程

Ｆｉｇ．３　ＲＢＭｔｒａｉｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

２．２　决策融合算法

决策融合算法以 ＤＳ证据理论［１６］
为基础，假

设共有 ｍ个故障，其集合为｛Ａ１，Ａ２，…，Ａｍ｝，ｎ次
诊断结果｛Ｂ１，Ｂ２，…，Ｂｎ｝对应的函数为｛Ｆ１，
Ｆ２，…，Ｆｎ｝，结果 Ｆｉ（Ａｋ）和 Ｆｊ（Ａｋ）的相似度函数
定义为

Ｓｉｊ（Ａｋ）＝１－
Ｆｉ（Ａｋ）－Ｆｊ（Ａｋ）

ｍａｘ（Ｆｉ（Ａｋ），Ｆｊ（Ａｋ））
（１７）

式中：ｉ≠ｊ；ｉ，ｊ＝１，２，…，ｎ；ｋ＝１，２，…，ｍ。
可以看出２个结果之间相似度相差越小，相

似度值越大。当 ２个结果的相似度完全相同时，
相似度为最高值１。定义结果 Ｂｉ（Ａｋ）的支持度为

和置信度分别为

Ｐｉ（Ａｋ）＝∏
ｎ

ｊ＝１，ｉ≠ｊ
Ｓｉｊ（Ａｋ） （１８）

Ｃ（Ａｋ）＝
Ｐｉ（Ａｋ）

∑
ｎ

ｊ＝１
Ｐｊ（Ａｋ）

（１９）

求出经 ｎ个结果数据融合后得出的置信度，
然后取 ｍａｘ（Ｃ（Ａ１），Ｃ（Ａ２），…，Ｃ（Ａｋ））作为最终
结果。

３　故障融合诊断流程

基于深度学习的航空发动机故障融合模型

结合了 ＤＢＮ模型和决策融合模型，先通过 ＤＢＮ
模型提取故障样本的性能参数特征，再对故障

分类结果进行决策融合。具体诊断流程如图 ４
所示。

步骤１　采集故障样本数据，构建训练样本
矩阵、样本标签矩阵和测试样本矩阵。样本是

ｍ×ｎ矩阵，其中 ｎ为状态参数个数。
步骤２　构建 ＤＢＮ网络，设置网络层数和节

点个数，其中节点数最大值为 ２槡ｍｎ＋ｎ，初始状
态参数设为极小值。

步骤３　模型参数优化，把训练样本输入
ＤＢＮ网络中，从高层到底层训练 ＤＢＮ中的所有
ＲＢＭ，得出权值 ｗ和各参数。把训练得到的参
数输入到ＢＰ神经网络中进行反向优化训练，得到

图 ４　基于深度学习的航空发动机故障融合诊断流程

Ｆｉｇ．４　Ｆａｕｌｔｆｕｓｉｏｎｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｏｌｗｃｈａｒｔｆｏｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

ｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ
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最终的 ＤＢＮ网络模型。
步骤４　输入测试样本的故障状态参数得出

故障分类置信度。

步骤５　重复步骤 ４进行多次实验，把得出
的故障分类置信度结果输入到决策融合模型中。

步骤６　根据决策融合结果得出故障融合诊
断结果。

步骤７　分析故障融合诊断结果，与实际故
障情况对比并统计正确率。

４　算例分析
４．１　故障样本生成

本文选用普惠公司的 ＪＴ９Ｄ发动机［１７］
为研究

对象，选择排气口燃气温度偏差（ΔＥＧＴ）、燃油消
耗量偏差（ΔＦＦ）、低压转子转速偏差（ΔＮ１）、高压
转子转速偏差（ΔＮ２）作为状态参数，用表 １的发
动机故障表作为原始样本进行仿真拓展，公式

［１４］

如下：

表 １　ＪＴ９Ｄ发动机故障

Ｔａｂｌｅ１　ＥｎｇｉｎｅｆａｉｌｕｒｅｏｆＪＴ９Ｄ

序　号 发动机故障类型
性能参数偏差

ΔＥＧＴ／℃ ΔＦＦ／％ ΔＮ１／％ ΔＮ２／％

Ｆ０１ 风扇效率 ＋１％ －１．００ －０．２５ －０．２５ －０．０５

Ｆ０２ 风扇流量 ＋１％ ４．５０ ０．８０ －０．８５ ０．０５

Ｆ０３ 低压压气机效率 ＋１％ －２．００ －０．１５ ０．１０ －０．１５

Ｆ０４ 低压压气机流量 ＋１％ －２．００ －０．４０ －２．００ －０．０５

Ｆ０５ 高压压气机效率 ＋１％ －７．００ －０．８５ －０．１０ ０．１０

Ｆ０６ 高压压气机流量 ＋１％ －０．０５ －０．１０ ０ －０．２５

Ｆ０７ 高压涡轮效率 ＋１％ －０．８５ －１．０５ －０．１０ ０．２０

Ｆ０８ 低压涡轮效率 ＋１％ －４．５０ ０ ０．４５ ０

Ｆ０９ ３．０＋３．５放气活门开度 －２０％ －１１．２０ －２．４０ －０．０４ －０．２４

Ｆ１０ 第１级涡轮导向叶片面积 ＋１％ ２．５０ ０．３５ ０．０５ －０．１５

ｘ＝ｘ０＋ｌσ·ｒａｎｄ （２０）

式中：ｘ０为原始样本；ｌ为噪声控制因子用来模拟
噪声受到环境干扰的情况；σ为样本标准差；ｒａｎｄ
函数用来生成服从正态分布的随机数。

４．２　建立故障融合诊断模型
首先建立４维样本矩阵，每维代表各个性能

参数。根据仿真建立 １０００个有样本故障状态标
签的训练样本，每种故障类型１００个，其中故障因
子设置为 ０．１～０．５，每隔 ０．１仿真 ２０个样本。
另外建立 １０００个无标签的训练样本，参数设置
与有标签样本相同。然后构建层数分别为 ２、３、４
的共７个４ＤＢＮ网络，代入所有训练样本求出样
本的总重构误差如表 ２所示，可以看出网络结构
为［４，８，９，１０］的 ＤＢＮ网络，重构误差最小，说明
该网络结构能够更加准确地挖掘出性能参数中的

隐藏特征。因此，本文选取该网络结构做进一步

的反向调节优化。

网络结构为［４，８，９，１０］的 ＤＢＮ网络重构误
差见图５。可以看出在多次重构后，重构误差逐
步下降到较小值。

并对带标签样本进行反向调节，可以得到 ＢＰ
神经网络误差曲线如图６所示，ＢＰ神经网络误差
反映出状态参数的隐藏特征与故障类型的匹配程

表 ２　ＤＢＮ网络结构与重构误差

Ｔａｂｌｅ２　ＤＢＮｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄ

ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

ＤＢＮ网络结构 重构误差

［４，６，１０］ ０．０８３

［４，８，１０］ ０．０４７

［４，６，８，１０］ ０．０７６

［４，８，１２，１０］ ０．０３７

［４，８，９，１０］ ０．０２８

［４，８，９，１２，１０］ ０．０４９

［４，６，８，１２，１０］ ０．０６５

图 ５　网络结构为［４，８，９，１０］的 ＤＢＮ网络重构误差图

Ｆｉｇ．５　ＤＢＮｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｇｒａｐｈｗｉｔｈ

ｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ［４，８，９，１０］
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图 ６　ＢＰ神经网络误差图

Ｆｉｇ．６　ＧｒａｐｈｏｆＢＰｎｅｕｔｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｅｒｒｏｒ

度，其误差为所有训练样本的特征值与故障类型的

标准差总和。由于 ＲＢＭ训练过程为无监督训练，
所以提取出的样本特征不能直接与故障类型相对

应。从图６可以看出，刚开始训练时 ＢＰ神经网络
误差很大，在２５００次左右样本误差已经大幅度下
降。在运算３００００次后最终 ＢＰ误差仅为０．４１，已
满足要求。

４．３　故障融合诊断结果
截取故障 Ｆ０５的 ５次实验结果，其置信度见

表３。从表中可以看出每次诊断得出的置信度
（置信度１～置信度 ５）都有一定偏差，对于 Ｆ０５
的置信度１约为 ０．２７８，同时 Ｆ０９的置信度 １约
为０．７１６，发生了明显的分类错误。对比故障Ｆ０５

和 Ｆ０９的状态参数可以看出由于范围较为接近，
在故障仿真中的数据特征较为模糊，因此容易在单

次故障诊断结果出错。为了消除个别实验结果对

诊断结果的影响，需要决策融合再进行更准确的诊

断。同时应当对那些特征不明显的样本，应再仿真

出一些类似样本，添加到深度信念网络的训练集

中，从而对深度信念网络的参数进行进一步优化。

为了消除运算结果偏差对最终故障诊断结果

所造成的影响，进一步提高诊断正确率，把表３中
数据代入到决策融合算法中可得到最终结果见

表４。其中 Ｃ（Ｆ）为决策融合算法得出的置信度，
诊断结果 ０表示无故障，１表示有故障。从表中
可以看出经过决策融合，故障在所属 Ｆ０５的置信
度极高，达到了故障分类要求。

通过上述实验，选择网络结构为［４，６，８，１０］
的深度信念网络模型和决策融合模型组合成故障

融合诊断模型。仿真出１０００个有故障状态标签
的测试样本，每种故障类型１００个，为检验模型抗
干扰性，故障因子设置为０．１～１．０每隔０．１仿真
１０个样本。把测试样本代入到故障融合诊断模
型中，把得出故障融合诊断结果与故障状态标签

对比可以得出故障融合诊断正确率。

下面将测试样本代入到基于深度学习的故障

融合诊断模型与 ＢＰ神经网络和单独深度信念
网络模型进行对比，并统计正确率。从表５中的可

表 ３　故障分类置信度

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｎｆｉｄｅｎｃｅｌｅｖｅｌｏｆｆａｕｌｔｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ

故障类型 置信度１ 置信度２ 置信度３ 置信度４ 置信度５

Ｆ０１ ９．００×１０－８ １．０８×１０－６ ６．０１×１０－７ ２．３５×１０－６ ４．９０×１０－５

Ｆ０２ ２．４１×１０－７ ７．０９×１０－７ ５．３９×１０－７ ３．７７×１０－７ ６．０６×１０－７

Ｆ０３ ５．１６×１０－３ ２．６０×１０－３ ３．０５×１０－３ １．４０×１０－３ ６．５７×１０－５

Ｆ０４ ６．３０×１０－５ ２．３５×１０－４ １．８１×１０－４ １．１５×１０－４ ２．５０×１０－５

Ｆ０５ ２．７８×１０－１ ７．９７×１０－１ ６．４４×１０－１ ９．４７×１０－１ ９．９９×１０－１

Ｆ０６ １．１６×１０－５ ２．０５×１０－６ ３．７８×１０－６ ３．１７×１０－７ １．９１×１０－９

Ｆ０７ １．０１×１０－３ ７．２７×１０－４ １．０８×１０－３ １．８８×１０－４ １．１８×１０－５

Ｆ０８ １．１０×１０－５ ４．６５×１０－５ ２．３０×１０－５ ８．１２×１０－５ ４．３１×１０－４

Ｆ０９ ７．１６×１０－１ ２．０１×１０－１ ３．５２×１０－１ ５．１４×１０－２ ５．５４×１０－４

Ｆ１０ ４．６６×１０－７ ４．６８×１０－７ ４．３４×１０－７ １．４０×１０－７ ３．３９×１０－８

表 ４　故障诊断结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

故障类型 Ｃ（Ｆ） 诊断结果

Ｆ０１ ３．９×１０－５ ０
Ｆ０２ ７．６×１０－７ ０
Ｆ０３ ７．１６×１０－５ ０
Ｆ０４ ０．３８×１０－３ ０
Ｆ０５ ０．９９８ １
Ｆ０６ ４．３２×１０－９ ０
Ｆ０７ ３．２５×１０－５ ０
Ｆ０８ ０．１６１×１０－３ ０
Ｆ０９ ０．１２９ ０
Ｆ１０ ４．１４×１０－８ ０

表 ５　故障诊断正确率对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓａｃｃｕｒａｃｙ

模　型 正确率／％

基于深度学习的故障融合诊断模型 ９９．５８

深度信念网络模型 ９５．３０

ＢＰ神经网络模型 ８２．１３

以看出，本文所采用的基于深度学习的故障融合

诊断模型正确率为 ９９．５８％，比无决策融合模型
略高，同时 ＢＰ神经网络模型在多故障诊断中效
果较差。说明通过决策融合有效地提高了模型抗

６２６
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干扰型，有更高地故障诊断正确率。

５　结　论

１）本文提出的基于深度学习的故障融合诊
断模型与 ＢＰ神经网络和单独深度信念网络模型
相比有更高的故障诊断正确率，例如对 ＪＴ９Ｄ发
动机进行故障诊断的正确率达到９９．５８％。

２）本文模型中的深度学习方法能够充分发
掘大样本特征，对多故障进行分析，提取故障样本

隐含特征。

３）本文模型结构简单，输入输出清晰直观。
先把故障样本的状态参数作为输入，输出各个故

障分类置信度；然后再用决策融合算法把多次故

障分类结果相融合得出最终诊断结果。

４）本文模型使用决策融合算法消除了深度
信念网络故障分类结果中的偶然误差，有较好的

抗干扰能力。

为了使本模型的故障诊断结果更精确、速度

更快，仍需要优化相关参数和模型结构。
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　　摘　　　要：基于三站点库存组织研究了备件转运策略对于系统期望延期交货量（ＥＢＯ）
的影响。首先，依据三站点库存组织中备件和故障件的消耗与补给过程以及库存控制策略，给

出了考虑保障站点供应优先级的手边现货、应得备件数和延期交货量之间的状态方程。其次，

通过定义站点延期交货量与应得备件数之间的比例系数，将原非线性方程组转化成线性方程

组，然后借助线性方程组解的判定法则对方程组解的唯一性进行判定，并结合不动点原理构造柯

西列逼近原方程的解。最后，在算例分析中借助 ＭＡＴＬＡＢ对２种转运策略（按固定概率转运和
按优先级约束转运）下系统 ＥＢＯ的数值大小进行对比。结果表明：按优先级约束进行备件转运
能够在大部分情况下提高备件利用率同时降低系统 ＥＢＯ。此外，通过分析还可以发现，不同备件
转运策略对系统 ＥＢＯ作用效果的显著性主要由转运策略的可行作用空间大小决定，而作用空间
的可行变化范围主要由备件需求由本地满足的概率、库存配置方案以及需求率和维修速率决定。

关　键　词：备件；三站点库存组织；期望延期交货量（ＥＢＯ）；转运策略；优先级约束
中图分类号：Ｖ２１５．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０６２９０７

　　转运策略是备件在库存组织站点间进行转运
所遵从的规则，是备件保障中的关键因素之一。

国内外学者对备件转运策略开展的研究就其特点

可以分为 ３个阶段。第 １阶段是传统纵向保障，
这一阶段的主要特点就是上下级站点间的备件供

应为单向运输（从高级别站点向低级别站点），比

较有代表性的是早期 ＭＥＴＲＩＣ系列模型［１４］
。第

２阶段为考虑横向转运，这一阶段的库存转运模
型中主要涉及了传统的上下级间备件运输和外场

同级站点之间的备件横向转运。为了降低建模和

计算难度，此类研究大多通过设置站点组
［５７］
及

相关假设，将横向保障问题转化成传统纵向保障

问题，然后利用传统纵向保障的思路解决库存分

配问题。常用的假设条件包括组内站点完全相

同
［８］
、横向转运时间为 ０［９］、备件随机供应［１０１１］

，

备件单向
［１２１３］

或双向转运
［１４１５］

等。也有学者通

过设定优先级约束对转运策略进行研究，如设定

纵向保障与横向转运的相对优先性
［１６１７］

、设定选

择性横向转运规则
［１８１９］

、根据成本和运输距离设

定运输路线等
［２０２１］

。此阶段转运策略研究主要

在同级站点之间展开。第３阶段是备件保障网络
阶段，保障网络淡化了站点级别概念，其备件运输

关系为传统纵向运输与横向转运的耦合。对于站

点个数较少的结构，采用解析方法分析的成果较

多，如文献［２２］以三站点为基础，对具有概率约
束的主动型备件转运策略进行研究；文献［２３］对
多个不同站点间的贪婪转运策略进行分析从而得

出贪婪式转运策略在包含２、３个站点的库存系统
中效果最优。对于采用复杂转运策略的多站点库

存系统，由于建模及求解计算难度大，因而传统的

Administrator
新建图章
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解析法在这方面的研究较少，针对这类问题一般

采用仿真方法。文献［２４］在三站点基础上对随
机选择转运站点、权衡风险确定转运站点和根据

可用库存确定转运站点３种被动型备件转运策略
展开分析；文献［２５２６］对基于复杂网络的备件保
障问题进行研究。由于仿真无法对输入参数间逻

辑关系进行准确描述，因而它在理论层面对系统

特性的把握存在一定的不足。

基于上述背景，本文就转运策略在三站点库

存组织中对系统期望延期交货量（ＥＢＯ）的影响
展开研究。文献［２２］制定了按固定概率进行备
件供应保障的转运策略（站点的备件需求根据固

定概率由指定站点提供备件保障），并对采用此

策略的三站点库存系统进行了建模和分析。本文

在此基础上，对备件转运策略进行拓展和延伸，制

定了具有优先级约束的备件转运策略（在选择备

件供应保障站点时具有偏好），并针对三站点库

存系统建立了新的库存转运模型。通过２种转运
策略对库存系统 ＥＢＯ的影响分析可以发现不同备
件转运策略的可行作用空间。上述发现可以为多

站点库存系统备件的供应与补给提供指导性意见。

１　问题描述和建模

１．１　问题描述
保障站点由于库存量的约束或维修能力的限

制，存在由其他站点进行紧急供货以及将部分故

障件送去其他站点维修的情况。文献［２２］中按
照固定概率规定了备件转运策略，但当目标站点

无可用库存时，进行目标站点的更换往往会带来更

积极的作用。为了方便与文献［２２］作对比，本文设
定，各站点产生的备件需求部分由本地站点满足，

部分由其他站点转运满足，其他站点的选择依需求

产生站点的顺时针方向具有优先级，如图１所示。
图１中各站点的备件需求有 ｒｉｉ的概率由本地

满足，有１－ｒｉｉ的概率通过其他站点的转运满足。
与此同时，提供备件的站点将会接收对应的故障

件进行修复，修复后的故障件将被作为备件重

新放入备件仓库。依图１所示规则，当首选站点

图 １　部件在三站点库存组织中的转运模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｉｔｅｍｓｉｎ

ｔｈｒｅｅｓｉｔｅｉｎｖｅｎｔｏｒｙｓｙｓｔｅｍ

无可用备件时，便继续寻找下一站点。如果所有

备选站点均无可用备件，将强制选择最后的备选

站点作为备件供应站点，此时被选站点的备件延

期交货将对源站点产生影响。本研究中采用的主

要假设如下：

１）站点自身产生的备件需求服从均值为 ｄｉ
（ｉ＝１，２，３）的泊松分布。

２）站点维修能力不设限，因此不存在故障件
维修延迟现象。

３）站点内故障件的维修时间相互独立，且服
从均值为１／ｕｉ（ｉ＝１，２，３）的指数分布。

４）故障件经送修后修复如新。
５）各站点库存盘点策略为（ｓ－１，ｓ），ｓ为初

始库存量。

１．２　模型建立

在稳态下，库存状态关系式如下
［２７］
：

ｓ＝ｓＯＨ ＋ｓＤＩ－ｓＢＯ （１）
式中：ｓＯＨ为可用库存；ｓＤＩ为应得备件数，涵盖了处
于修理环节、运输环节以及其他站点对本站点延

期交货的备件及故障件；ｓＢＯ为备件延期交货量。

令 ｓｉＭ为正在站点 ｉ处维修的故障件数；ｓ
ｊｉ
ＴＰ和

ｓｊｉＴＦ分别为站点 ｊ运往站点 ｉ途中的备件数和故障

件数；ｓｊｉＢＯ为站点 ｊ对站点 ｉ的延期交货量。定义
站点 ｉ顺时针方向的第 １个站点为 ｊ，第２个站点
为 ｋ，那么站点 ｉ的应得备件数 ｓｉＤＩ可以表示为

ｓｉＤＩ＝ｓ
ｉ
Ｍ ＋∑

ｊ≠ｉ
ｓｊｉＴＰ＋∑

ｊ≠ｉ
ｓｊｉＴＦ＋ｓ

ｋｉ
ＢＯ

　　ｉ，ｊ，ｋ＝１，２，３；ｉ≠ ｊ≠ ｋ （２）
式（２）各部分的表达式分别为

ｓｉＭ＝
１
μｉ
［ｒｉｉｄｉ＋（１－ｒｊｊ）ｄｊ（１－ｐｋ）＋（１－ｒｋｋ）ｄｋｐｉ］

∑
ｊ≠ｉ
ｓｊｉＴＰ＝（１－ｒｉｉ）ｄｉｐｊＴｊｉ＋（１－ｒｉｉ）ｄｉ（１－ｐｊ）Ｔｋｉ

∑
ｊ≠ｉ
ｓｊｉＴＦ＝（１－ｒｊｊ）ｄｊ（１－ｐｋ）Ｔｊｉ＋（１－ｒｋｋ）ｄｋｐｉＴｋｉ

ｓｋｉＢＯ＝
（１－ｒｉｉ）ｄｉ（１－ｐｊ）

（１－ｒｉｉ）ｄｉ（１－ｐｊ）＋（１－ｒｊｊ）ｄｊｐｋ＋ｒｋｋｄｋ
ｓｋＢＯ

　　ｉ，ｊ，ｋ＝１，２，３；ｉ≠ ｊ≠



















ｋ

（３）

式中：Ｔｉｊ为站点 ｉ到站点 ｊ的运输时间；μｉ为站点 ｉ
的故障件平均维修速率；ｐｉ为站点 ｉ处的备件满
足率，其定义为

ｐｉ＝∑
ｓｉ

ｘ＝０

（ｓｉＤＩ）
ｘｅ－ｓ

ｉ
ＤＩ

ｘ！
（４）

其中：ｓｉ为站点 ｉ的初始库存量。

０３６
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　第 ３期 薛佩，等：基于三站点库存组织的备件转运策略分析

ｓｉＢＯ为站点 ｉ的延期交货量，稳态下可以表示
为延期交货量期望值的形式：

ｓｉＢＯ＝∑
∞

ｘ＝ｓｉ＋１
（ｘ－ｓｉ）

（ｓｉＤＩ）
ｘｅ－ｓ

ｉ
ＤＩ

ｘ！
（５）

２　方程分析及求解

２．１　方程分析
将式（３）代入式（２）得到

ｓｉＤＩ＝
１
μｉ
［ｒｉｉｄｉ＋（１－ｒｊｊ）ｄｊ］＋（１－ｒｉｉ）ｄｉＴｋｉ＋

　　（１－ｒｊｊ）ｄｊＴｊｉ＋（１－ｒｋｋ）
１
μｉ
＋Ｔ( )ｋｉ ｄｋｐｉ＋

　　（１－ｒｉｉ）（Ｔｊｉ－Ｔｋｉ）ｄｉｐｊ－

　　（１－ｒｊｊ）
１
μｉ
＋Ｔ( )ｊｉ ｄｊｐｋ＋
（１－ｒｉｉ）（１－ｐｊ）ｄｉ

（１－ｒｉｉ）（１－ｐｊ）ｄｉ＋（１－ｒｊｊ）ｄｊｐｋ＋ｒｋｋｄｋ
ｓｋＢＯ

　　ｉ，ｊ，ｋ＝１，２，３；ｉ≠ ｊ≠ ｋ （６）
　　对式（６）进行简化，记：

αｉ＝
１
μｉ
［ｒｉｉｄｉ＋（１－ｒｊｊ）ｄｊ］＋（１－ｒｉｉ）ｄｉＴｋｉ＋

　　（１－ｒｊｊ）ｄｊＴｊｉ

βｉ＝（１－ｒｋｋ）
１
μｉ
＋Ｔ( )ｋｉ

γｉ＝（１－ｒｉｉ）（Ｔｊｉ－Ｔｋｉ）

δｉ＝－（１－ｒｊｊ）
１
μｉ
＋Ｔ( )ｊｉ

εｉ＝
（１－ｒｉｉ）（１－ｐｊ）ｄｉ

（１－ｒｉｉ）（１－ｐｊ）ｄｉ＋（１－ｒｊｊ）ｄｊｐｋ＋ｒｋｋｄｋ
　　ｉ，ｊ，ｋ＝１，２，３；ｉ≠ ｊ≠























ｋ
（７）

同时令 ｓｉＢＯ＝θｉｓ
ｉ
ＤＩ，其中 θｉ为 ｓ

ｉ
ＢＯ与 ｓ

ｉ
ＤＩ之间的

比例系数，因为０＜ｓＢＯ≤ｓＤＩ，所以 ０＜θｉ≤１。可分

别得到 ｓ１ＤＩ、ｓ
２
ＤＩ、ｓ

３
ＤＩ的表达式，整理成式（８）。

１ ０ －ε１θ３
－ε２θ１ １ ０

０ －ε３θ２









１

ｓ１ＤＩ
ｓ２ＤＩ
ｓ３











ＤＩ

＝

　　
α１＋β１ｐ１＋γ１ｐ２＋δ１ｐ３
α２＋δ２ｐ１＋β２ｐ２＋γ２ｐ３
α３＋γ３ｐ１＋δ３ｐ２＋β３ｐ










３

（８）

定义 Ａ＝

１ ０ －ε１θ３
－ε２θ１ １ ０

０ －ε３θ２











１

，因为

０≤εｉ≤１，所以 Ａ ＝１－ε１ε２ε３θ１θ２θ３≥０。

如果 Ａ ＞０，那么 Ａ－１存在，方程式（８）有唯

一解。

如果 Ａ ＝０，即 ε１ε２ε３θ１θ２θ３＝１，此时必有
ε１ε２ε３＝１及 θ１θ２θ３＝１。根据式（６）可得
ｒ１１ｄ１＋（１－ｒ２２）ｄ２ｐ１ ＝０

ｒ２２ｄ２＋（１－ｒ３３）ｄ３ｐ２ ＝０

ｒ３３ｄ３＋（１－ｒ１１）ｄ１ｐ３ ＝
{

０

（９）

因为 ｐｉ＞０，所以式（８）无解，因此 Ａ ＝０的
情况不存在。综上所述，模型具有唯一解。

２．２　求解算法设计

令 ｓＤＩ＝［ｓ
１
ＤＩ，ｓ

２
ＤＩ，ｓ

３
ＤＩ］

Ｔ
，ｆｎ（ｓＤＩ）（ｎ＝１，２，３）表

示式（８）等号右侧矩阵中每一项与 ｓＤＩ之间的函数
关系，那么方程式（８）可以写成

ｓＤＩ＝Ａ
－１

α１＋β１ｐ１＋γ１ｐ２＋δ１ｐ３
α２＋δ２ｐ１＋β２ｐ２＋γ２ｐ３
α３＋γ３ｐ１＋δ３ｐ２＋β３ｐ










３

＝Ａ－１
ｆ１（ｓＤＩ）

ｆ２（ｓＤＩ）

ｆ３（ｓＤＩ









）

（１０）
根据２．１节分析可知方程的映射关系为压缩

映射，参考式（１０），可以采用迭代法构造柯西列
逼近方程解，过程参见图 ２。图 ２中 ｍ为迭代次
数，ε为误差精度，ｓ（ｍ）ＤＩ 为 ｍ轮迭代的输入值，

ｓ（ｍ）ＤＩ 为 ｍ轮迭代的输出值，通过对比输入输出的
差值与 ε的大小确定迭代是否终止。

图 ２　算法流程图

Ｆｉｇ．２　Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ

３　不同转运策略算例
记文献［２２］中转运策略对应模型Ⅰ，本文转

１３６
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运策略对应模型Ⅱ。将表１中的数据作为基础输
入，利用 ＭＡＴＬＡＢ软件展开参数影响分析。

表 １　基础数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｄａｔａ

参　数 ｓｉ／个 ｄｉ／（个·ｈ
－１）ｕｉ／（个·ｈ

－１） ｒｉｉ Ｔｉｊ／ｈＴｉｋ／ｈ

数　值 １５ ０．１２ ０．０５ ０．２ ５０ ５０

　　注：文献［２２］中模型Ⅰ还包含２个输入参数 ｒｉｊ和 ｒｉｋ，分别代

表了站点 ｉ的备件需求中由站点 ｊ、ｋ提供备件满足的概率，案例

中规定 ｒｉｊ＝ｒｉｋ＝（１－ｒｉｉ）／２。

３．１　库存配置方案对模型输出的影响
令 ｓ１＋ｓ２＋ｓ３＝５０，首先取 ｓ１＝０，ｓ２从 ０取

值，逐次增加５，直到等于（５０－ｓ１）停止。然后 ｓ１
逐次增加５，从而产生共６６组（ｓ１，ｓ２，ｓ３）库存配置
方案并按其产生顺序进行编号，记库存方案编号

为 Ｎ，则 Ｎ＝１，２，…，６６。将每种库存方案代入模
型进行计算，得到模型Ⅰ的系统期望延期交货量
ＥＢＯ１和模型Ⅱ的系统期望延期交货量 ＥＢＯ２，结
果反映在图３。

图３中２条底端包络曲线的最低点为最优库
存配置方案，此时站点库存配置量与站点实际需

求相对应。同时图中有 ＥＢＯ１≥ＥＢＯ２，因为本文
转运策略相对模型 Ｉ的优势在于考虑到站点实时
库存状况，提高备件利用率，能够降低系统 ＥＢＯ。
但在不同的配置方案下，ＥＢＯ１－ＥＢＯ２的值会有
所变化。

局部放大图３中方案编号 １～１１输出曲线，
得到图４。从图４中可以看出两模型最优库存配
置不一致。对于模型Ⅰ，需求分配根据概率进行，
各站点实际需求完全相等，所以站点 １库存为零
的情况下，站点 ２、３库存相等为最优配置。而对
于模型Ⅱ，站点 １备件满足率接近 ０，站点 ２、３
备件满足率接近１，那么站点２、３的实际需求分

图 ３　库存配置方案（ｓ１＋ｓ２＋ｓ３＝５０）

对系统 ＥＢＯ的影响曲线

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｖｅｎｔｏｒｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｓ

（ｓ１＋ｓ２＋ｓ３＝５０）ｏｎｓｙｓｔｅｍＥＢＯ

图 ４　库存配置方案（ｓ１＝０，ｓ２＋ｓ３＝５０）

对系统 ＥＢＯ的影响曲线

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｖｅｎｔｏｒｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｓ

（ｓ１＝０，ｓ２＋ｓ３＝５０）ｏｎｓｙｓｔｅｍＥＢＯ

别近似等于

ｄ２ ＝ｒ２２ｄ２＋（１－ｒ３３）ｄ３＋（１－ｒ１１）ｄ１
ｄ３ ＝ｒ３３ｄ３＋（１－ｒ２２）ｄ{

２

（１１）

所以站点２初始库存稍大于站点３的情况为
最优库存配置。由此说明，模型Ⅱ中各站点的实
际需求与站点库存量相关，导致其最优库存配置

与模型Ⅰ不一致。
３．２　备件需求由本地满足的概率对模型输出的

影响

　　根据图 ５，随着备件需求由本地满足的概率
ｒｉｉ（ｉ＝１，２，３）上升，站点间由转运满足的备件需
求下降，那么转运策略的作用域缩小，２种策略之
间的优劣对比就更不明显。因此，需求由本地满

足的概率决定了转运策略的作用空间大小。当其

等于１时，转运策略不发挥作用。
在图５中，随 ｒｉｉ增大，系统 ＥＢＯ下降。因为

本案例中，各站点为最优库存配置，各站点相互独

图 ５　备件需求由本地满足的概率对系统

ＥＢＯ的影响曲线

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｄｅｍａｎｄｓｆｉｌｌｅｄ

ｂｙｌｏｃａｌｓｉｔｅｏｎｓｙｓｔｅｍＥＢＯ

２３６
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　第 ３期 薛佩，等：基于三站点库存组织的备件转运策略分析

立自给自足时效能最高，此时 ｒｉｉ＝１。ｒｉｉ不等于 １
时，不必要的转运造成系统 ＥＢＯ增大，且 ｒｉｉ越小，
转运带来的消极影响越大。从而说明了站点库存

配置与站点需求不对应时，备件转运才会产生积

极影响，否则额外的转运会降低系统效能。

３．３　站点需求率、维修速率和站点间运输时间对
模型输出的影响

　　缺货意味着可用备件满足不了备件需求，而
可用备件包括了库存和过程中修复如新的故障

件。为了排除库存的影响，这里设置 ｓｉ＝０（ｉ＝１，
２，３）。

根据图６及式（３）进行分析：站点需求率 ｄｉ
与维修速率 ｕｉ共同作用影响系统 ＥＢＯ。站点需
求率与维修速率的比值 ｄｉ／ｕｉ较小时，故障件转
化成备件的速度近似满足备件需求，此时对于系

统中的有限备件而言，模型Ⅱ的转运策略能够提
高备件利用率，因此 ＥＢＯ１＞ＥＢＯ２；当 ｄｉ／ｕｉ较大
时，维修产生的备件数量相对需求量过于少，系统

ＥＢＯ增大。此时提高备件共享率所带来的积极
效果很微弱，因此 ＥＢＯ２曲线与 ＥＢＯ１曲线逐渐
重合，但是２条曲线重合点的位置与其他模型参
数相关。

由此可以总结出需求率和维修速率的相对大

小，对于模型输出和运输策略作用的发挥具有显

著影响。且可用库存降为 ０之后，系统维修速率
与需求率的相互作用才开始起主导作用。在此之

前，配置库存的共享为主导过程。

同时从图６可以看出，ＥＢＯ受运输时间 Ｔｉｊ的
影响并随时间的增大而增大。因为运输时间增加

会延长故障件处于维修周转状态的时间和可用备

件的送达时间，因此对需求得到满足的数量和时

间产生消极影响。

图 ６　需求率和运输时间对系统 ＥＢＯ的影响曲线

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｄｅｍａｎｄｉｎｇｒａｔｅａｎｄ

ｔｒａｎｓｐｏｒｔｔｉｍｅｏｎｓｙｓｔｅｍＥＢＯ

４　结　论

１）具有优先级约束的转运策略能够提高备
件利用率并降低系统 ＥＢＯ，但是作用效果主要由
转运策略的可行作用空间大小决定。作用空间的

可行变化范围主要由备件需求由本地满足的概

率、库存配置方案以及需求率与维修速率决定。

其中，备件需求由本地满足的概率决定了转运策

略的作用域；可用库存不为零时配置方案的合理

性决定了转运策略的作用效果，而可用库存降为

零后维修速率与需求率的相对大小决定转运策略

的作用效果。

２）据此如果所有备件需求统一处理，优先选
择本地备件保障，在本地无可用库存时依据优先

级条件选择其他站点，并在所有站点无可用库存

时，将故障件留在本地进行维修同时等待本地提

供备件保障，系统的备件利用率将进一步提高，这

一点在后续研究将进行论证。另外，本文的转运

策略本质上是用运输成本增加来换取缺货成本降

低，缺少经济性权衡分析，这可以作为以后的研究

方向。
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［２５］张勇，杨宏伟，杨学强，等．基于复杂网络理论的装备保障网

络模型研究［Ｊ］．上海理工大学学报，２０１２，３４（５）：４２９４３４．

ＺＨＡＮＧＹ，ＹＡＮＧＨＷ，ＹＡＮＧＸＱ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

ｓｕｐｐｏｒｔｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｏｒｙｏｆｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｈａｎｇｈａｉｆｏｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１２，３４（５）：４２９４３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］张勇，杨宏伟，白勇，等．基于复杂网络理论的装备保障网络

实证研究［Ｊ］．装备学院学报，２０１４，２５（１）：８３８７．

ＺＨＡＮＧＹ，ＹＡＮＧＨＷ，ＢＡＩＹ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｍｐｉｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｎ

ｔｈｅｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｕｐｐｏｒｔｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｃａｄｅｍｙｏｆＥｑｕｉｐｍｅｎｔ，２０１４，２５（１）：８３８７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２７］ＳＨＥＲＢＲＯＯＫＥＣＣ．Ｏｐｔｉｍａｌｉｎｖｅｎｔｏｒｙｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｓｙｓｔｅｍｓ：

Ｍｕｌｔｉｅｃｈｅｌｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｏｓｔｏｎ：ＪｏｈｎＷｉｌｅｙ＆

Ｓｏｎｓ，２００４：４８５７．

　作者简介：

　薛佩　女，硕士研究生。主要研究方向：备件库存优化。

王乃超　男，博士，讲师，硕士生导师。主要研究方向：装备系

统保障效能分析与优化、综合保障工程。

马麟　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：系统工

程、综合保障工程、维修性工程。
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　第 ３期 薛佩，等：基于三站点库存组织的备件转运策略分析

Ｓｐａｒｅｓｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｙａｎａｌｙｓｉｓｂａｓｅｄｏｎ
ａｔｈｒｅｅｓｉｔｅｉｎｖｅｎｔｏｒｙｓｙｓｔｅｍ

ＸＵＥＰｅｉ１，２，ＷＡＮＧＮａｉｃｈａｏ１，２，ＸＩＡＯＢｏｐｉｎｇ１，２，ＭＡＬｉｎ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＮａｔｉｏｎａｌＳｃｉｅｎｃｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｖａｒｉａｎｔｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｏｎｅｘｐｅｃｔｅｄｂａｃｋｏｒｄｅｒｓ（ＥＢＯ）ｏｆ
ａｔｈｒｅｅｓｉｔｅｉｎｖｅｎｔｏｒｙｓｙｓｔｅｍｉｓｒｅｓｅａｒｃｈｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｅｄｅｆｉｎｅｄａｓｓｕｍｐｔｉｏｎｓａｎｄｉｎｖｅｎｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅ
ｇｙ，ａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｒｅｐｌｅｎｉｓｈｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｓｐａｒｅｓ，ｔｈｅｓｔａｔｅｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｓｐａｒｅｓｏｎｈａｎｄ，
ｓｐａｒｅｓｄｕｅｉｎｆｒｏｍｒｅｐａｉｒａｎｄｒｅｓｕｐｐｌｙ，ａｎｄｂａｃｋｏｒｄｅｒｓａｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｐｐｌｙｐｒｉ
ｏｒｉｔｙａｍｏｎｇｓｉｔｅｓ．ＢｙｄｅｆｉｎｉｎｇｔｈｅｒａｔｉｏｂｅｔｗｅｅｎＥＢＯａｎｄｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｓｐａｒｅｓｄｕｅｉｎ，ｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓｃａｎｂｅｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｓ．Ｓｉｎｃｅｔｈｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍａｔｒｉｘｏｆｔｈｅｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｓｉｓｉｎ
ｖｅｒｔｉｂｌｅ，ｉｔｃａｎｂｅｓａｉｄｔｈａｔｔｈｅｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｓｈａｓｏｎｌｙｏｎｅｓｏｌｕｔｉｏｎ．Ａｓｉｎｄｉｃａｔｅｄａｂｏｖｅ，ａＣａｕｃｈｙｓｅｑｕｅｎｃｅ
ｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｓｐａｒｅｓｄｕｅｉｎｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｔｏａｐｐｒｏａｃｈｔｈｅｓｏｌｅｓｏｌｕｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｕｅｓｏｆ
ｔｈｅＥＢＯｕｎｄｅｒｔｗｏｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ（ｆｉｘｅｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔａｎｄｐｒｉｏｒｉｔｙｐｒｅｆｅｒｒｅｄｔｒａｎｓｓｈｉｐ
ｍｅｎｔ）ａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｐｒｉｏｒｉｔｙｐｒｅｆｅｒｒｅｄｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｃａｎｎｏｔｏｎｌｙ
ｉｎｃｒｅａｓｅｔｈｅｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｓｐａｒｅｓｂｕｔａｌｓｏｒｅｄｕｃｅＥＢＯｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｎｍｏｓｔｃａｓｅｓ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｉｔｃａｎｂｅ
ｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｏｎｔｈｅＥＢＯｍａｉｎｌｙｄｅｐｅｎｄｓｏｎｔｈｅｆｅａｓｉｂｌｅｓｐａｃｅｏｆ
ｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ，ｗｈｉｃｈｉｓｍａｉｎｌｙｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄｂｙｔｈｅｒａｔｅｏｆｄｅｍａｎｄｓｆｉｌｌｅｄｂｙｌｏｃａｌｓｉｔｅ，ｔｈｅｉｎｖｅｎｔｏｒｙ
ａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ，ａｎｄｔｈｅｒｅｐａｉｒｉｎｇａｎｄｄｅｍａｎｄｉｎｇｒａｔｅｏｆｅａｃｈｓｉｔｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｒｅｓ；ｔｈｒｅｅｓｉｔｅｉｎｖｅｎｔｏｒｙｓｙｓｔｅｍ；ｅｘｐｅｃｔｅｄｂａｃｋｏｒｄｅｒｓ（ＥＢＯ）；ｔｒａｎｓｓｈｉｐｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｙ；
ｐｒｉｏｒｉｔｙｒｅｓｔｒｉｃｔｉｏｎｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０７１１１１：４６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０７１１．１１４６．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｌｉｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：张健敏，修春娣，杨威，等．一种多运动模式下自适应阈值零速修正算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：６３６
６４４．ＺＨＡＮＧＪＭ，ＸＩＵＣＤ，ＹＡＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｚｅｒｏｖｅｌｏｃｉｔｙｕｐｄａｔｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｍｏｖｅｍｅｎｔｐａｔｔｅｒｎｓ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：６３６６４４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１４８

一种多运动模式下自适应阈值零速修正算法

张健敏，修春娣，杨威，杨东凯

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：传统基于微机电惯性测量单元（ＭＥＭＳＩＭＵ）的惯性导航系统（ＩＮＳ）引入零
速修正（ＺＵＰＴ）算法校正器件的累积误差。但由于 ＺＵＰＴ算法零速判定阈值为固定值，只适合
单一运动模式，当室内行人运动轨迹包含多种运动模式时，定位精度下降。对此，提出了一种

多运动模式下自适应阈值 ＺＵＰＴ算法。分析了室内行人包括静止、走、跑、上楼和下楼 ５种运
动模式零速判定阈值的选取，实现了利用随机森林（ＲＦ）算法对 ５种运动模式的分类识别，并
根据识别结果对 ＺＵＰＴ算法零速判定阈值进行自适应调整。为了验证本文算法的可行性和有
效性，利用 ＭＡＴＬＡＢ软件平台对实测数据进行处理，并与传统定位算法进行了比较。３组实验
结果表明，当室内行人运动轨迹包括多种运动模式时，相比传统固定阈值的 ＺＵＰＴ算法，引入
自适应调整阈值的 ＺＵＰＴ算法可使定位算法的定位精度提高７３．８３％。

关　键　词：惯性导航系统（ＩＮＳ）；零速修正（ＺＵＰＴ）；模式识别；阈值选取；自适应
调整

中图分类号：ＴＮ９６７．２；ＴＰ３９１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０６３６０９

　　随着定位与导航技术的发展和普及，人们对
基于位置服务（ＬｏｃａｔｉｏｎＢａｓｅｄＳｅｒｖｉｃｅ，ＬＢＳ）的需
求日益增加，尤其在大型商场、博物馆、超市、图书

馆等复杂的室内环境中常常需要确定位置信息。

研究高精度室内定位方法从而实现精确定位，在

商业、社会公众服务、军事应用等方面具有广泛的

应用。目前，室内定位系统主要分为２种：①基于
蓝牙

［１］
、ＷｉＦｉ［２］、ＺｉｇＢｅｅ［３］等各种无线网络的有源

定位系统；②基于惯性传感器的无源定位系
统

［４］
。基于各种无线网络的有源定位系统易受

环境影响，在地震、火灾等突发事件发生时将不再

适用。近年来，随着微机电系统（ＭｉｃｒｏＥｌｅｃｔｒｏ
ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍ，ＭＥＭＳ）技术的发展，ＭＥＭＳ惯
性测量单元（ＩｎｅｒｔｉａｌＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ，ＩＭＵ）以其
质量轻、体积小、功耗低且制造成本低等优点日益

凸显
［５］
。基于脚部捷联 ＭＥＭＳＩＭＵ的室内定位

系统以其不受环境影响、定位精度高等优点逐步

成为研究热点
［６］
。

由于惯性传感器本身存在漂移误差，尤其陀

螺仪漂移率对惯性导航系统（ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＩＮＳ）位置误差增长的影响是时间的三次
方函数，而高精度的 ＭＥＭＳＩＭＵ成本高昂，如何
在节约成本的同时提高系统的定位精度是研究的

难点。基于 ＭＥＭＳＩＭＵ的室内定位系统框架
ＩＮＳ＋ＥＫＦ＋ＺＵＰＴ方案［７］

被提出，该方案首先引

入零速修正（ＺｅｒｏｖｅｌｏｃｉｔｙＵｐｄａｔｅ，ＺＵＰＴ）算法估
计并校正器件的漂移误差，然后利用扩展卡尔曼

滤波（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）对 ＩＮＳ［８］的解
算结果进行修正。零速状态

［９］
的判定是 ＺＵＰＴ算

法的基础，判定方法包括仅利用加速度信息或角

Administrator
新建图章
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速度信息进行独立判定
［１０］
，利用加速度和角速度

信息进行联合判定
［１１］
，通过增加超声波

［１２］
和磁

力计
［１３］
等辅助传感器进行判定等。为了降低成

本，不增加额外传感器，同时充分利用现有传感器

信息，本文 ＺＵＰＴ算法根据加速度计和陀螺仪输
出的加速度和角速度信息对零速状态进行联合判

定。传统 ＺＵＰＴ算法的零速判定阈值为固定值，
一般根据室内行人最常见的运动模式即走

（Ｗａｌｋ）模式设定，可以有效修正器件累积误
差

［１４］
。但是当室内行人运动模式改变或增多时，

如运动模式为静止（Ｓｔｉｌｌ）、跑（Ｒｕｎ）、上楼（Ｕｐ
ｓｔａｉｒｓ）或下楼（Ｄｏｗｎｓｔａｉｒｓ）时，脚着地时间和方式不
同，零速判定阈值也会改变，从而固定阈值将使包

含多种运动模式的行人运动轨迹的定位精度下降。

随着模式识别理论研究的深入，基于惯性传

感器的行人运动模式识别
［１５］
具有运动数据获取

自由、快捷等优点
［１６］
。针对 ＺＵＰＴ算法零速判定

阈值固定的缺陷，本文提出了一种多运动模式下

自适应调整零速判定阈值的 ＺＵＰＴ算法。首先，
对 ＺＵＰＴ算法原理进行了介绍；其次，论述了对室
内行人包括静止、走、跑、上楼和下楼 ５种运动模
式的零速判定阈值选取方法；然后，利用随机森林

（ＲａｎｄｏｍＦｏｒｅｓｔ，ＲＦ）算法根据ＭＥＭＳＩＭＵ输出的
加速度和角速度信息，实现对 ５种运动模式的识
别；最后，实现了根据识别出的运动模式自适应调

整 ＺＵＰＴ算法零速判定阈值。实验结果分析了不
同条件下的算法性能，验证了其有效性。

１　ＺＵＰＴ算法
１．１　零速状态判定

由于 ＭＥＭＳＩＭＵ器件存在漂移误差，如果不
进行校正，误差会随室内行人的行进过程逐渐积

累，导致定位结果发散。因此，定位算法常引入

ＺＵＰＴ算法修正器件的累积误差。理论上，如果
行人捷联 ＭＥＭＳＩＭＵ的脚在落地的短时间内，速
度和角速度为零，此段时间即为零速状态。ＺＵＰＴ
算法执行的核心是判定零速状态及其对应时刻。

图１为室内行人最常见的走运动模式下截取部分
ｙ轴角速度的变化。

由图１可知，脚与地刚开始接触到脚再次离
地时的角速度变化是指在零值附近且比较平稳的

一段，即零速状态。然而，由于传感器的量测误差、

噪声以及算法本身存在的误差等，此时速度计算值

和陀螺仪的角速度输出值并不为零。本文选用根

据加速度信息和角速度信息联合判定的方法对零

速状态时刻进行判定。ｋ时刻零速判定公式［１７］
为

图 １　ｙ轴角速度变化

Ｆｉｇ．１　Ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｙａｘｉｓ

Ｔ（ｋ）＝１
Ｗ∑
ｋ＋Ｗ－１(
ｌ＝ｋ

１
σ２ω
ω（ｌ） ２＋

　　 １
σ２ａ
ａ（ｌ）－ｇ

ｍａ
ｍａ )２ ＜γ （１）

式中：Ｔ（ｋ）为 ｋ时刻加速度和角速度的函数；γ为
零速判定阈值；Ｗ为时间窗的宽度；σω为角速度
测量误差标准差；σａ为加速度测量误差标准差；ｇ
为重力加速度；ω（ｌ）和 ａ（ｌ）分别为时间窗内 ｌ时
刻的角速度和加速度值；· 为 ２范数；ｍａ为时
间窗内所有样本的加速度平均值，计算公式如下：

ｍａ ＝
１
Ｗ∑
ｋ＋Ｗ－１

ｌ＝ｋ
ａ（ｌ） （２）

通常情况下，当 ｋ时刻的加速度和角速度信
息满足式（１）时，则判定 ｋ时刻为零速状态。
１．２　零速判定阈值选取

零速判定阈值γ的正确选取是能否正确判定
零速状态的关键，目前常用的方法是固定阈值法，

即根据某种运动模式对应的 Ｔ（ｋ），使用多组实验
数据验证，选取定位精度最高时的对应阈值作为

ＺＵＰＴ算法零速判定阈值。图 ２给出了静止、走、
跑、上楼和下楼５种运动模式下的 Ｔ（ｋ）变化。

由图２可知，不同运动模式下的 Ｔ（ｋ）幅值变
化曲线有明显区别，每种运动模式对应的 Ｔ（ｋ）都
是周期循环变化的，每个周期对应一次完整的步

态，每个周期内的最低点附近对应的时刻即为零

速状态时刻。静止运动模式下，Ｔ（ｋ）在零值以上
微小波动，零速判定阈值 γ只要高于该值即可。
对于其他４种运动模式，每个步态周期内，Ｔ（ｋ）
都有一个最低点和一个次最低点，零速判定阈值

γ的选取应该位于最低点纵坐标值 ｙ１和次最低
点纵坐标值 ｙ２之间。由于行人运动的随机性，每
个步态周期输出的加速度和角速度数值会有一定

的差异性，所以 Ｔ（ｋ）在每个步态周期内的大小也
具有差异性，每个步态最低点和次最低点对应纵

坐标值不同，零速判定阈值 γ应满足 ｙ２＜γ＜ｙ１。

７３６
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由以上可知，不同运动模式下的零速判定阈值 γ
大小不同，并不是固定值，当运动轨迹包含多种运

动模式时，固定阈值将造成零速状态的误判，导致

定位结果严重发散。为了确定走、跑、上楼和下楼

４种运动模式对应的零速判定阈值γ，采用遍历的
方法从（ｙ２，ｙ１）区间中选取出最优阈值，零速判定
阈值选取流程如图３所示。

由图３可知，各运动模式零速判定阈值选取
的方法如下：首先，根据 Ｔ（ｋ）确定最低点和次最
低点对应纵坐标值 ｙ１和 ｙ２；然后，将零速判定阈
值 γ从 ｙ１至 ｙ２以 Δｙ为间隔依次遍历，并依次输
入给定位算法，得到定位结果；最后，选取最优定

位结果对应的阈值作为该模式零速判定阈值，实

现阈值的选取。

图 ２　５种运动模式 Ｔ（ｋ）变化

Ｆｉｇ．２　Ｔ（ｋ）ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｉｖｅｍｏｖｅｍｅｎｔｐａｔｔｅｒｎｓ

图 ３　零速判定阈值选取流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｚｅｒｏｖｅｌｏｃｉｔｙｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

２　多运动模式下阈值自适应调整

２．１　运动模式识别算法
在室内环境中，行人常见的运动模式有静止、

走、跑、上楼和下楼５种。行人运动模式识别是利
用 ＭＥＭＳＩＭＵ采集的加速度和角速度信息来训
练机器学习模型，然后对在线数据信息进行分类

识别的过程
［１８］
。该算法主要包括原始数据采集、

数据预处理、特征向量提取、分类识别 ４个步骤。
行人运动模式识别算法的总体流程如图４所示。

图 ４　行人运动模式识别算法流程

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｅｄｅｓｔｒｉａｎｍｏｖｅｍｅｎｔｐａｔｔｅｒｎ

ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２．１．１　数据采集与预处理
利用 ＭＥＭＳＩＭＵ集成的三轴加速度计、三轴

陀螺仪以固定的采样频率采集数据信息，得到下

列原始数据：三轴加速度（ａｘ、ａｙ、ａｚ）、三轴角速度
（ωｘ、ωｙ、ωｚ）。

采集过程中，坐标系的定义如图５所示，满足
右手螺旋法则。

图 ５　坐标系定义

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

由于采集数据时人为启动和关闭设备会造成

其抖动，数据采集过程中存在噪声，影响数据采集

质量，利用平滑滤波及加窗方法对原始数据进行

预处理，得到如式（３）所示的有用数据：
Ａ＝（ａｘ，ａｙ，ａｚ，ωｘ，ωｙ，ωｚ，ａ，ω） （３）
式中：

ａ＝ ａ２ｘ ＋ａ
２
ｙ ＋ａ

２

槡 ｚ （４）

ω＝ ω２ｘ ＋ω
２
ｙ ＋ω

２

槡 ｚ （５）
　　Ａ为原始数据经预处理后的矩阵。ａ和 ω为
三轴加速度（ａｘ、ａｙ、ａｚ）和三轴角速度（ωｘ、ωｙ、ωｚ）
的合成加速度和合成角速度。

２．１．２　特征向量提取
为了对５种行人运动模式进行分类识别，需

要从预处理后的数据中提取特征向量。利用加窗

８３６
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的方法，对数据进行分组，并对每组数据分别求取

特征向量
［１９］
。

假设 ｓ１，ｓ２，…，ｓＮ为 Ａ中某一惯性参数的样
本数据，Ｎ为样本个数，则特征向量为
Ｔ＝ｆ（Ａ）＝（μ，σ，ｓｍａｘ，ｓｍｉｎ，ｓｋ，ｒｘｙ，ｒｙｚ，ｒｘｚ） （６）
式中：Ｔ为特征向量；ｆ（Ａ）为矩阵 Ａ的函数；μ为
样本算数平均值，且

μ＝
ｓ１＋ｓ２＋… ＋ｓＮ

Ｎ
（７）

σ为样本标准差，且

σ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
（ｓｉ－μ）槡

２
（８）

ｓｍａｘ为样本最大值，且
ｓｍａｘ＝ｍａｘ（ｓ１，ｓ２，…，ｓＮ） （９）
ｓｍｉｎ为样本最小值，且
ｓｍｉｎ＝ｍｉｎ（ｓ１，ｓ２，…，ｓＮ） （１０）
ｓｋ为样本偏度，且

ｓｋ＝
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
（ｓｉ－μ）

３

（Ｎ－１）（Ｎ－２）σ３
（１１）

ｒｘｙ为样本 ｘ轴和 ｙ轴数据之间的相关系数，且

ｒｘｙ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
（（ｘｉ－μｘ）（ｙｉ－μｙ））

∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－μｘ）

２ ∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－μｙ）槡槡

２

（１２）

ｒｙｚ为样本 ｙ轴和 ｚ轴数据之间的相关系数，且

ｒｙｚ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
（（ｙｉ－μｙ）（ｚｉ－μｚ））

∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－μｙ）

２ ∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｚｉ－μｚ）槡槡

２

（１３）

ｒｘｚ为样本 ｘ轴和 ｚ轴数据之间的相关系数，且

ｒｘｚ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
（（ｘｉ－μｘ）（ｚｉ－μｚ））

∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－μｘ）

２ ∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｚｉ－μｚ）槡槡

２

（１４）

其中：ｘｉ、ｙｉ和 ｚｉ分别为 ｘ轴、ｙ轴和 ｚ轴数据；μｘ、
μｙ和 μｚ分别为 ｘ轴、ｙ轴和 ｚ轴数据的算术平
均值。

２．１．３　分类识别
机器学习在数据挖掘、模式识别、计算机视觉

等许多领域都有广泛应用。ＲＦ算法［２０］
是一种可

以有效解决分类问题的机器学习算法，引入 ２个
随机性，具有很好的抗噪声能力，并且具有较快的

学习速度，变量重要性度量可以作为高维数据的

特征选择工具。近年来，ＲＦ算法已经被广泛应用
于各种分类预测特征选择以及异常点检测问题

中。ＲＦ算法定义为一个由一组决策树分类器
｛ｈ（Ｘ，θｋ），ｋ＝１，２，…，ｎｔｒｅｅ｝组成的集成分类器，
｛θｋ｝为服从独立同分布的随机向量，ｎｔｒｅｅ为 ＲＦ算
法中决策树的个数，在给定自变量 Ｘ下，每个决
策树分类器通过投票来决定最优的分类结果。

ＲＦ算法原理示意图如图６所示。

图 ６　ＲＦ算法原理示意图

Ｆｉｇ．６　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＲＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ

由图６可知，ＲＦ算法基本原理主要分为 ３个
步骤：

步骤１　创建随机向量。利用 ｂｏｏｔｓｔｒａｐ随机
重采样方法从原始训练集抽取 ｋ个样本，且每个
样本的样本容量都与原始训练集一样，得到 ｋ个
随机向量。

步骤２　使用随机向量建立多决策树。对 ｋ
个随机向量分别建立 ｋ个决策树模型，并得到 ｋ
种分类结果。

步骤３　投票得到最优分类结果。根据 ｋ种
分类结果对每个记录进行投票表决，决定其最终

分类。

利用 ＲＦ算法对５种运动模式的特征向量进
行分类识别，选取决策树个数 ｎｔｒｅｅ＝１００。将离线
采集的数据提取的特征向量作为训练集，训练模

型；将在线采集的数据提取的特征向量作为测试

集，输入模型即可得到识别结果。

２．２　ＺＵＰＴ算法阈值自适应调整
在得到５种运动模式对应的零速判定阈值和

识别结果后，为了提高定位精度，对包含多种运动

模式的室内行人运动轨迹实现零速判定阈值 γ的
自适应调整，需要将运动模式识别算法与ＺＵＰＴ算法
进行融合。阈值自适应调整算法流程如图７所示。

由图７可知，阈值自适应调整算法的基本原
理主要分为以下步骤：

步骤１　输入并读取室内行人一段运动轨迹
采集的原始加速度和角速度数据。

步骤２　对原始数据进行加窗，将数据分割
为 ｎ组。

９３６
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图 ７　阈值自适应调整算法流程

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｒｅｓｈｏｌｄａｄａｐｔｉｖｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ

步骤３　对第 ｉ组数据进行特征向量提取，并
作为测试集输入到 ＲＦ算法训练好的模型中，得
到每个特征向量对应的运动模式。

步骤４　将得到的多个运动模式识别结果进
行多维投票，得到该组数据的判别模式。

步骤５　结合５种运动模式阈值训练选取模
块输出的５种运动模式的零速判定阈值，将该段
时间内的 ＺＵＰＴ算法零速判定阈值调整为判别模
式所对应阈值，同时将 ｉ值增１。

步骤６　循环整个过程直到 ｉ＞ｎ，即 ｎ组数
据都完成模式识别并自适应调整零速判定阈值，

输出所有零速判定阈值。

３　实验与结果分析

３．１　数据采集
为了验证本文算法的可行性和有效性，需要

利用 ＭＥＭＳＩＭＵ采集加速度和角速度数据信息，
考虑定位精度和设备体积，选择 ＩｎｅｒｔｉａｌＬａｂｓ公司
的 ＡＨＲＳ１微机电惯性测量单元进行数据采集，
并为了降低设备抖动，将 ＡＨＲＳ１安装在消防靴
底部。ＡＨＲＳ１集成的三轴加速度计、陀螺仪参
数如表１所示。

表 １　ＡＨＲＳ１参数

Ｔａｂｌｅ１　ＡＨＲＳ１ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

传 感 器 参　数 指　标

加速度计

采样率／Ｈｚ ２００
量程／ｇ ６
零偏稳定性／μｇ ５０
分辨率／ｍｇ ０．１

陀螺仪

采样率／Ｈｚ ２００

量程／（（°）·ｓ－１） ５００

零偏稳定性／（（°）·ｈ－１） ４

分辨率／（（°）·ｓ－１） ０．０１

　　利用该惯性测量单元采集静止、走、跑、上楼
和下楼５种运动模式的三轴加速度和三轴角速度
信息，加速度大小都在［－６ｇ，６ｇ］范围内，角速度
大小都在［－５００，５００］（°）／ｓ范围内，满足数据的
采集需求。

为了利用 ＲＦ算法训练模式识别模型并测试
其识别效果，同时确定每种运动模式对应的零速

判定阈值 γ，在北京航空航天大学新主楼内进行
多组数据采集，对静止、走、跑、上楼和下楼５种运
动模式分别采集１０ｍｉｎ。

为了验证本文所提出的多运动模式下自适应

阈值 ＺＵＰＴ算法对定位精度的影响，在北京航空
航天大学新主楼内进行了 ３组实验，同时为了说
明统计效果，对包含 ５种运动模式的实验 ３采集
了３组数据，采集方式如表２所示。

表 ２　实验运动方式

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｏｖｅｍｅｎｔｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

实　验 运动方式

实验１常速跑步，采集２ｍｉｎ；运动轨迹闭合

实验２依次常速走路，常速跑步，共采集５ｍｉｎ；运动轨迹闭合

实验３
依次常速走路，常速上楼，静止站立，常速下楼，常速跑

步，共采集１２ｍｉｎ；运动轨迹闭合；采集３组

３．２　算法验证
３．２．１　运动模式识别算法验证及阈值选取

为了验证 ＲＦ算法对 ５种运动模式的识别效
果，对采集的５种运动模式的原始数据经过数据
预处理和特征向量提取，得到 ５种运动模式的特
征向量，从每种模式的特征向量中随机选取 ３６３
组构成数据集。为了充分利用数据集对算法效果

进行测试，采用１０折交叉验证（１０ｆｏｌｄｃｒｏｓｓｖａｌｉ
ｄａｔｉｏｎ），即将数据集随机分成 １０份，每次选取
１份作为测试集，其余 ９份作为训练集，采用 ＲＦ
算法进行分类识别，算法识别率如表３所示。

表 ３　５种运动模式识别率比较

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒａｔｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｆｉｖｅｍｏｖｅｍｅｎｔｐａｔｔｅｒｎｓ

测　试 １０折交叉 识别率／％

Ｔｅｓｔ１ １７１／１７１ １００

Ｔｅｓｔ２ １７８／１７９ ９９．４４

Ｔｅｓｔ３ １６９／１６９ １００

Ｔｅｓｔ４ １８１／１８１ １００

Ｔｅｓｔ５ １６４／１６４ １００

Ｔｅｓｔ６ ２００／２００ １００

Ｔｅｓｔ７ ２０４／２０４ １００

Ｔｅｓｔ８ １８２／１８２ １００

Ｔｅｓｔ９ １８８／１８８ １００

Ｔｅｓｔ１０ １７７／１７７ １００

０４６
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　　根据表３中 １０折交叉验证结果，将 １０次测
试识别率的平均值作为总识别率，可得总识别率

为９９．９４％。说明该运动模式识别算法可以用于
识别室内行人的运动模式，进而根据识别结果自

适应调整 ＺＵＰＴ算法的零速判定阈值。
在正确识别 ５种运动模式后，对 ５种运动模

式采集的多组数据进行分析，选取最优定位结果

对应阈值作为零速判定阈值，得到各运动模式阈

值选取值如表４所示。
表 ４　５种运动模式阈值选取

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆｆｉｖｅｍｏｖｅｍｅｎｔｐａｔｔｅｒｎｓ

模　式 阈　值

静止 ４００

走 ２５０００

跑 ４００００

上楼 ４０００

下楼 ５０００　

　　５种运动模式 Ｔ（ｋ）与零速判定阈值 γ比较
如图８所示。

图８（ａ）为５种运动模式 Ｔ（ｋ）与对应零速判
定阈值 γ对比，图８（ｂ）为零速状态阶段５种运动
模式 Ｔ（ｋ）与对应零速判定阈值 γ对比。可知，选
取表４中 ５种运动模式的零速判定阈值都高于
Ｔ（ｋ）最低点且低于次最低点，可以正确判定各运
动模式室内行人零速状态。

３．２．２　阈值自适应调整验证
对于３组包含不同运动模式的实验，利用原

始数据识别运动模式并自适应调整零速判定阈

值，ＭＡＴＬＡＢ软件平台下自适应调整 ＺＵＰＴ阈值
和传统固定 ＺＵＰＴ阈值的比较结果如图９所示。

图９（ａ）为实验１自适应调整ＺＵＰＴ阈值与传
统固定 ＺＵＰＴ阈值对比，可知，与固定阈值的
ＺＵＰＴ算法相比，多运动模式下的自适应调整阈
值的 ＺＵＰＴ算法将室内行人的运动模式识别为跑
运动模式，以及设备启动后和关闭前短时间的静

止运动模式，并根据识别结果自适应将阈值进行

了相应调整。

图９（ｂ）为实验 ２自适应调整 ＺＵＰＴ阈值与
传统固定 ＺＵＰＴ阈值对比，可知，与固定阈值的
ＺＵＰＴ算法相比，多运动模式下自适应调整阈值
的 ＺＵＰＴ算法将室内行人的运动模式依次识别为
走运动模式、跑运动模式，和设备关闭前短时间的

静止运动模式，并根据识别结果自适应将阈值进

行了相应调整。

图９（ｃ）为实验 ３第 １组实验自适应调整
ＺＵＰＴ阈值与传统固定ＺＵＰＴ阈值对比，可知，与

图 ８　５种运动模式 Ｔ（ｋ）与 γ比较

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｉｖｅｍｏｖｅｍｅｎｔ

ｐａｔｔｅｒｎｓ’Ｔ（ｋ）ａｎｄγ

１４６
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图 ９　自适应调整阈值与固定阈值变化比较

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｄａｐｔｉｖｅｌｙａｄｊｕｓｔｅｄ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄａｎｄｆｉｘｅｄｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

固定阈值的 ＺＵＰＴ算法相比，多运动模式下自适
应调整阈值的 ＺＵＰＴ算法将室内行人的运动模式
依次识别为走运动模式、上楼运动模式、静止运动

模式、下楼运动模式、跑运动模式，以及设备启动

后和关闭前短时间的静止运动模式，并根据识别

结果自适应将阈值进行了相应调整。

由图９中 ＺＵＰＴ零速判定阈值自适应调整结
果可知，３组实验的运动模式识别结果与实验数
据采集过程的实际运动模式相吻合。

３．２．３　定位结果分析
以包含５种运动模式的实验３第１组实验为

例，引入本文多运动模式下自适应调整零速判定

阈值的 ＺＵＰＴ算法与引入传统固定阈值 ＺＵＰＴ算

法后，定位算法的平面定位结果在 ＭＡＴＬＡＢ软件
平台下的仿真对比如图１０所示。

由图１０可知，由于自适应调整阈值的 ＺＵＰＴ
算法将第１段时间内的运动模式识别为走运动模
式，并将阈值自适应调整为走运动模式对应阈值，

此阈值与传统固定阈值算法的阈值相同，所以该

段时间内 ２种算法的定位结果相同。因此，引入
多运动模式下自适应调整阈值的 ＺＵＰＴ算法主要
是对走运动模式之后的上楼运动模式、静止运动

模式、下楼运动模式和跑运动模式对应的阈值进

行自适应调整，实现了对定位结果的修正，由

图１０中２种定位算法定位结果的终点位置可知，
定位误差减小。

为了说明本文提出的自适应调整零速判定阈

值的 ＺＵＰＴ算法对定位精度的影响，引入行走总距
离误差（ＴｏｔａｌＴｒａｖｅｌｅｄＤｉｓｔａｎｃｅＥｒｒｏｒ，ＴＴＤＥ）［６］，即
闭环运动轨迹下最终定位误差与行走总距离之

比。多运动模式下自适应调整零速判定阈值的

ＺＵＰＴ算法与传统固定阈值的 ＺＵＰＴ算法后的
ＴＴＤＥ对比如表５所示。

图 １０　实验 ３平面定位结果比较

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｌａｎｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ３

表 ５　定位精度比较

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ ％

误　差 实 验 １实 验 ２
实 验 ３

１ ２ ３ 平　均

ＴＴＤＥ
（传统固定阈值）

６．１９ １０．６０ ４．３９ ５．４１ ３．７６ ４．５２

ＴＴＤＥ
（自适应调整阈值）

１．６２ ４．４３ ３．１５ ３．６８ ２．７４ ３．１９

精度提升 ７３．８３ ５８．２１２８．２５ ３１．９８ ２７．１３ ２９．１２

　　由表５可知，识别运动模式并自适应调整零
速判定阈值的 ＺＵＰＴ算法可以使包含多种运动模
式的 ３组实验行走总距离误差 ＴＴＤＥ减小，定位
精度显著提升。对于跑运动模式占比较大的

实验１和实验２，固定阈值下二者行走总距离误差
ＴＴＤＥ都较大，而本文提出的多运动模式下自适应

２４６
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阈值 ＺＵＰＴ算法可以使定位精度相应提升７３．８３％
和５８．２１％。对于包含５种运动模式的实验３，３组
实验统计平均的定位精度提升２９．１２％。

４　结　论

本文在传统 ＺＵＰＴ算法零速判定阈值固定的
基础上，分析并选取静止、走、跑、上楼或下楼５种
运动模式的零速判定阈值，并对室内行人运动模

式进行分类识别，进而提出了多运动模式下自适

应阈值 ＺＵＰＴ算法。经实验验证表明：
１）实现了静止、走、跑、上楼或下楼 ５种运动

模式的正确识别，采用 １０折交叉验证，５种运动
模式的总识别率达到９９．９４％。

２）针对静止、走、跑、上楼或下楼 ５种运动模
式，实现了最优零速阈值的选取。

３）进行了３组包含多运动模式的实验，定位
精度最好可提升７３．８３％。

本文提出的算法扩展了传统基于 ＭＥＭＳ
ＩＭＵ的惯性导航系统的适用范围，并提高了定
位精度。
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ｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｈｒｏｕｇｈＭＡＴＬＡＢｓｏｆｔｗａｒｅｐｌａｔｆｏｒｍ．Ｔｈｅｔｈｒｅｅｇｒｏｕｐｓｏｆｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｗｈｅｎｔｈｅｒｅａｒｅ
ｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｖｅｍｅｎｔｐａｔｔｅｒｎｓｉｎａｎｉｎｄｏｏｒｐｅｄｅｓｔｒｉａｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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一种带移动副平面六连杆机构分支识别方法

龚雅静１，王君１，，汪泉１，毕树生２，任军１，孙金风１

（１．湖北工业大学 机械工程学院，武汉 ４３００６８；　２．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：带移动副平面六连杆机构的分支、运动缺陷、运动范围等的判别是机构运动
特性研究的重要指标。首先，将带２个移动副或 ３个移动副的平面六连杆机构分为四环链及
五环链，引入欧拉公式、三角换元等方法，得到带移动副机构在极限位置（包括死点、分支点）

的具体构型、具体关节输入输出关系以及关节旋转空间。其次，将 ２个链路结合，提出带 ２个
移动副及３个移动副平面六连杆机构的分支识别方法。最后，通过实例验证，得到机构的分支
点、死点及关节在所有极限位置的具体角度，为带移动副机构分支的自动识别提供了一种简便

有效的方法。

关　键　词：移动副；平面六连杆机构；极限位置；分支；关节旋转空间
中图分类号：ＴＨ１１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０３０６４５０８

　　在平面带移动副多杆机构的研究中，机构的
分支（或回路

［１］
）指的是在不拆开给定参数机构

的情况下，其连续运动所能达到的位置
［２４］
。由

于带移动副机构的复杂性，机构的分支往往是几

个离散的运动空间。在同一个分支内，机构从一

个位形转换到另一个位形不需要破坏其物理的连

接。若机构的分支中存在阻挠机构运动的死点，

此点为分支点，分支点将分支分为多个子分支。

在子分支内，机构可以连续、平滑的运动且不存在

任何奇异点。国内外很多学者提出了一系列理论

对其进行分析，Ｔｉｎｇ、Ｗａｎｇ［２４］等根据机构的环路

特点，将 Ｓｔｅｐｈｅｎｓｏｎ六连杆机构分成 ２个环路，并
引入关节旋转空间的概念，根据输入角和输出角

之间的相互关系得到影响机构运动的奇异点。韩

建友等
［５７］
提出了解域综合方法，根据解曲线的

映射特点构建平面多连杆机构的平面解域，继而

得到机构的分支和分支缺陷。宋黎等
［８９］
通过构

建邻接矩阵的方法生成优先生成树，得到含复铰

有移动副平面机构的分支，将机构的运动链分析

及运动分析很好的结合。Ｐｌｅｃｎｉｋ和 ＭｃＣａｒｔｈｙ［１０］

提出了自动创建平面单自由度多杆机构的运动生

成算法，通过共同边缘建立循环方程对机构的分

支进行分析，并对 ＳｔｅｐｈｅｎｓｏｎⅢ型机构精确点位
置进行了研究。Ｐａｒｒｉｓｈ等［１１］

将建立的单自由度

环方程算法与连杆邻接图结合，运用到多杆多环

单自由度机构中，得到９种六杆机构及７１种八杆
机构的环路自动生成算法。祖义祯和邓华

［１２］
将

弧长法运用到平面连杆机构的运动路径求解中，

并提出了精确定位运动路径奇异点的计算方法，

该方法能有效判断不同分段等情况下机构的提升

形态特点。李佳等
［１３］
提出了杆组特征值的概念，

构建了带移动副机构的杆组拓扑图，导出了全移

动副机构杆组的构件数和移动副之间的匹配关

系。李占贤等
［１４］
借助球面解析几何理论，采用解

Administrator
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析法得到二自由度带移动副球面机构位置正逆

解，并进一步得到机构速度和加速度的正逆解，丰

富了球面机构的构型。Ｓｕｌｔａｎ和 Ｋａｌｉｍ［１５］先根据
机构的环路式及微分法对齿轮五杆曲柄滑块机构

进行轨迹分析，再引入 ＬｅｖｅｎｂｅｒｇＭａｒｑｕａｒｄｔ算法
对机构的轨迹进行误差分析，减小误差，得到机构

更加精确的轨迹。Ｓｏｈ和 Ｙｉｎｇ［１６］设计了一种平
面六连杆和八连杆滑块机构运动生成方法，得到

１５种不同类型单自由度平面六连杆和八连杆机
构，并将其运用到了多功能轮椅的改造设计中。

Ｓａｌｅｈ［１７］提出了一种带移动副和旋转副的闭环连
杆机构轨迹生成方法，其中包括几何反演、分支以

及奇异性等一系列运动特征。

在一定程度上，带移动副机构扩大了机构的

运动范围，在工业的应用上有很重要的意义。目

前，对平面多环连杆机构的死点和分支研究的较

透彻的方法主要有雅可比矩阵分析法
［６］
和等效

四杆法
［１８］
等。雅可比矩阵分析法主要针对给定

机构的几个运动位置，通过判断位置之间的关系

来判断机构的运动缺陷，该方法简便且易于编程

实现，对于特定位置的缺陷判断有重要的意义。

而等效四杆法通过机构４个不同的瞬心构建等效
四杆机构，从而推导复杂机构的死点，该方法主要

用于种判断复杂机构的死点，不能判断机构分支

和运动缺陷。本文在前人研究的基础上，提出了

一种适用于计算机编程的方法，对带移动副平面

六连杆机构的运动特性进行识别。该方法首先基

于关节旋转空间的概念
［１３］
，将带移动副平面六

连杆机构分成２部分，包括对带移动副四环链输
入输出关系识别及带移动副五环链关节旋转空间

识别；其次根据２个链路的共同作用得到 ２种带
移动副的平面六连杆机构的分支以及机构各个关

节在死点、分支点及各个极限位置处的具体位型。

本文方法能得到带移动副平面六连杆机构运动中

所有连杆的运动顺序以及运动范围，并且通过分

支之间的关系能直观地判定机构的运动缺陷。

１　带移动副四环链死点识别
任何带移动副平面多连杆机构都包含一个或

多个带移动副四环链，如图１、图２所示，２种带移
动副平面六连杆机构都包含带移动副四环链

ＡＢＣＤ。分析带移动副四环链是分析带移动副平
面六连杆机构的基础。

根据欧拉环方程，四环链 ＡＢＣＤ的环式可表
示为

［３］

ａ２ｅ
ｉθ２＋ａ３ｅ

ｉθ３＝ａ１＋ｓ１ｅ
ｉα２ （１）

图 １　带 ２个移动副平面六连杆机构

Ｆｉｇ．１　Ｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

图 ２　带 ３个移动副平面六连杆机构

Ｆｉｇ．２　Ｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈｔｈｒｅｅｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

式中：ａ１、ａ２、ａ３为连杆长度；ｓ１为移动副 １在导路
上移动的距离；θ２、θ３为对应连杆的运动角度；α２
为移动副１导路倾斜角度。
ｓ１＝（ａ２ｃｏｓθ２＋ａ３ｃｏｓθ３－ａ１）／ｃｏｓα２ （２）
ｓ１＝（ａ２ｓｉｎθ２＋ａ３ｓｉｎθ３）／ｓｉｎα２ （３）
消除 ｓ１，式（１）可表示为
ａ１ｓｉｎα２＋ａ２ｓｉｎ（θ２－α２）＋ａ３ｓｉｎ（θ３－α２）＝０

（４）
当 θ２、θ３为输入、输出参数时，式（４）表示 θ２、

θ３ 输入输出关系模型，利用半角公式 ｘ３ ＝

ｔａｎ（θ３／２），令 ｓｉｎθ３＝２ｘ３／（１＋ｘ
２
３），ｃｏｓθ３＝（１－

ｘ２３）／（１＋ｘ
２
３），代入式（４）中，简化可得一个一元

二次式，即

Ｐ１ｘ
２
３＋Ｑ１ｘ３＋Ｒ１＝０ （５）

式中：

Ｐ１＝ａ２ｓｉｎ（θ２－α２）＋（ａ１＋ａ３）ｓｉｎα２
Ｑ１＝２ａ３ｃｏｓα２
Ｒ１＝ａ２ｓｉｎ（θ２－α２）＋（ａ１－ａ３）ｓｉｎα２

当 Ｐ１≠０时，若要带移动副四环链型存在，即
ｘ３存在解，则式（５）必须满足：

Δ１＝Ｑ
２
１－４Ｐ１Ｒ１≥０ （６）

６４６
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整理得

Δ１＝４Ａ１Ａ２ （７）
式中：

Ａ１＝ａ３－ａ２ｓｉｎ（θ２－α２）－ａ１ｓｉｎα２
Ａ２＝ａ３＋ａ２ｓｉｎ（θ２－α２）＋ａ１ｓｉｎα２

当 Δ１＝０时，即 Ａ１＝０或 Ａ２＝０时，表示四环
链处在死点位置，其中或不能同时为 ０。不论带
移动副四环链连杆参数的差异，四环链处于死点

位置时，忽略外五环链 ＡＢＥＦＧ的影响，其构型都
如图３所示，２种构型的区别在于 ＡＢ杆及滑块位
置的区别。

１）Ａ１＝０且 Ａ２≠０，即 ａ３＝ａ２ｓｉｎ（θ２－α２）＋
ａ１ｓｉｎα２，可根据等式得到死点处 ＡＢ杆的具体位
置，ＢＣ杆垂直于滑块 １的导路 ｓ１，其中，０＜θ２＜
α２＋π，θ４ ＝±π／２＋α２，滑块在 Ｄ点处导路的
上方。

２）Ａ２＝０且 Ａ１≠０，即 ａ３＝－ａ２ｓｉｎ（θ２－α２）－
ａ１ｓｉｎα２，可根据等式得到死点处 ＡＢ杆的具体位
置，ＢＣ杆也垂直于滑块 １的导路 ｓ１，其中，α２＋
π≤θ２＜２π，θ４＝±π／２＋α２，滑块在 Ｄ点处导路
的下方。

根据式（５）及式（６），可根据输入角得输
出角：

图 ３　ＡＢ杆处于极限位置的 ２种构型

Ｆｉｇ．３　ＴｗｏｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆＡＢｂａｒｉｎｌｉｍｉｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

ｘ３［１］＝
－Ｑ１－ Δ槡 １

２Ｐ１
　θ３１＝２ａｒｃｔａｎ（ｘ３［１］） （８ａ）

ｘ３［２］＝
－Ｑ１＋ Δ槡 １

２Ｐ１
　θ３２＝２ａｒｃｔａｎ（ｘ３［２］） （８ｂ）

２　带移动副五环链的关节旋转空间

对于带移动副的平面五连杆机构 ＡＢＥＦＧ，不
论其是带１个移动副的平面五连杆机构，还是带
２个移动副的平面五连杆机构，其自由度都为 ２，
根据一个驱动关节，可得带移动副平面五连杆机

构在此驱动关节下的关节旋转空间，即输入变量

与输出变量之间的运动范围。

２．１　带１个移动副五环链机构
带１个移动副平面五连杆机构的环式可根据

欧拉公式表示为

ａ２ｅ
ｉθ２＋ａ４ｅ

ｉ（θ３＋β）＝ａ１＋ａ７＋ａ５ｅ
ｉθ５ ＋ｓ２ｅ

ｉα１ （９）
式中：ａ４、ａ５、ａ７为连杆长度；ｓ２为移动副 ２在导路
上移动的距离；θ３＋β、θ５为对应连杆的运动角度；

α１为移动副２轴线与水平方向的夹角。
根据其实部和虚部，式（９）可表示为

ｓ２＝（ａ２ｃｏｓθ２＋ａ４ｃｏｓ（θ３＋β）－
　　ａ１－ａ７－ａ５ｃｏｓθ５）／ｃｏｓα１ （１０ａ）
ｓ２＝（ａ２ｓｉｎθ２＋ａ４ｓｉｎ（θ３＋β）－
　　ａ５ｓｉｎθ５）／ｓｉｎα１ （１０ｂ）
消除 ｓ２，式（９）可表示为
ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）＋ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１）－
　　ａ５ｓｉｎ（θ５－α１）＋（ａ１＋ａ７）ｓｉｎα１ ＝０（１１）
　　利用半角公式 ｘ５ ＝ｔａｎ（θ５／２），令 ｓｉｎθ５ ＝

２ｘ５／（１＋ｘ
２
５），ｃｏｓθ５ ＝（１－ｘ

２
５）／（１＋ｘ

２
５），代入

式（１１）中，则式（１１）同样可表示为一元二次式：
Ｐ２ｘ

２
５＋Ｑ２ｘ５＋Ｒ２ ＝０ （１２）

式中：

Ｐ２＝ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）＋ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１）＋
　　ａ５ｓｉｎα１＋（ａ１＋ａ７）ｓｉｎα１
Ｑ２＝２ａ５ｃｏｓα１
Ｒ２＝ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）＋ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１）－
　　ａ５ｓｉｎα１＋（ａ１＋ａ７）ｓｉｎα１

当 Ｐ２≠０，式（１２）有解必须满足：

Δ２＝Ｑ
２
２－４Ｐ２Ｒ２≥０ （１３）

整理得

Δ２ ＝４Ｂ１Ｂ２≥０ （１４）
式中：

Ｂ１ ＝ａ５－（ａ１＋ａ７）ｓｉｎα１－
　　ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）－ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１） （１５ａ）
Ｂ２ ＝ａ５＋（ａ１＋ａ７）ｓｉｎα１＋

７４６
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　　ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）＋ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１）（１５ｂ）
式（１４）产生 θ２与 θ３之间的关节旋转空间，

其中，Ｂ１＝０及 Ｂ２＝０表示关节旋转空间的边界，
对于带移动副的平面五连杆机构 ＡＢＥＦＧ，当其处
于死点位置，其有如图４所示的２种构型。

１）Ｂ１＝０且 Ｂ２≠０，即 ａ５＝（ａ１＋ａ７）ｓｉｎα１＋
ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）＋ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１），可根据等式
得到在死点处 ＥＦ杆的具体位置，其中，θ５＝±π／
２＋α１，此时，ＥＦ杆垂直于移动副 ２的运动导路
ＧＦ且移动副２在 Ｇ点处导路的上方。

２）Ｂ２＝０且Ｂ１≠０，即 ａ５＝－（ａ１＋ａ７）ｓｉｎα１－
ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）－ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１），同样可根据
等式得到死点处 ＥＦ杆的具体位置，同样，θ５ ＝
±π／２＋α１，但 ＥＦ垂直于滑块 ２的运动导路 ＧＦ
且移动副２在 Ｇ点处导路的下方。

通过式（１３），可得 θ５：

ｘ５［１］＝
－Ｑ２－ Δ槡 ２

２Ｐ２
　θ５＝２ａｒｃｔａｎ（ｘ５［１］） （１６ａ）

ｘ５［２］＝
－Ｑ２＋ Δ槡 ２

２Ｐ２
　θ５＝２ａｒｃｔａｎ（ｘ５［２］） （１６ｂ）

每个解对应一种机构构型，其中 ａｒｃｔａｎ（ｘ５）
在（－π／２，π／２）变化，与之一一相对应的 θ５在
（－π，π）变化。

图 ４　ＥＦ杆处于极限位置的 ２种构型

Ｆｉｇ．４　ＴｗｏｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆＥＦｂａｒｉｎｌｉｍｉｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

２．２　带２个移动副五环链机构
一个带３个移动副平面六连杆机构包含一个

带１个移动副的四环链以及一个带２个移动副的
五环链，五环通过拉伸旋转转变成四环。因此，带

３个移动副平面六连杆机构的分支识别取决于四
环 ＡＢＣＤＡ和五环 ＡＢＥＦＧＡ的相互作用，其五环欧
拉环式可表示为

ａ２ｅ
ｉθ２＋ａ４ｅ

ｉ（θ３＋β）＝ａ１＋ａ７＋ｓ３ｅ
ｉ（α１＋γ） ＋ｓ２ｅ

ｉα１

（１７）
式中：ｓ３为移动副 ３在导路上移动的距离；α１＋γ
为移动副３导路倾斜角度。

根据其实部和虚部，式（１７）表示为
ｓ２＝（ａ２ｃｏｓθ２＋ａ４ｃｏｓ（θ３＋β）－ａ１－ａ７－
　　ｓ３ｃｏｓ（α１＋γ））／ｃｏｓα１ （１８ａ）
ｓ２＝（ａ２ｓｉｎθ２＋ａ４ｓｉｎ（θ３＋β）－
　　ｓ３ｓｉｎ（α１＋γ））／ｓｉｎα１ （１８ｂ）
消除 ｓ２，式（１７）可表示为
ｓ３ｓｉｎγ－ａ２ｓｉｎ（θ２－α１）－ａ７ｓｉｎα１－
　　ａ４ｓｉｎ（θ３＋β－α１）＝０ （１９）
令 ｓ３为未知数，式（１９）的判别式为

Δ３＝ｓｉｎ
２γ （２０）

在式（２０）中，ｓｉｎ２γ≥０恒成立；当 ｓｉｎγ≠０
时，对于每对 θ２ 和 θ３，ｓ３ 有唯一确定值；但当
ｓｉｎγ＝０，ｓ３有无穷大解，在这种情况下的机构是
无用的，因此，要满足机构存在，必须 ｓｉｎγ≠０。

３　分支识别方法

３．１　带２个移动副平面六连杆机构分支识别方法
对于２种带移动副平面六连杆机构，其分支

识别采用不同方法，判别方法可用如图 ５所示的
流程图表示。

对于带２个移动副平面六连杆机构，根据

图 ５　带 ２个移动副平面六连杆机构分支识别流程

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｂｒａｎｃｈｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒ

ｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

８４６
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式（１４）可得六连杆机构的可动范围，即其关节旋
转空间。

联立式（４）及式（１５ａ），可得带 ２个移动副平
面六连杆机构中 ＥＦ杆处于第 １种构型的关节
角。同样，联立式（４）及式（１５ｂ），可得带 ２个移
动副平面六连杆机构中 ＥＦ杆处于第 ２种构型的
关节角。根据第 １、２节，可得在带移动副平面六
连杆机构中四环链的死点位置。如图 ６所示，利
用 Ｍａｐｌｅ软件对一定参数下带２个移动副平面六
连杆机构进行仿真分析，得到 θ２θ３分支曲线。其
中，曲线１表示 ＥＦ杆处于第 １种构型的关节旋
转曲线边界，曲线 ２表示 ＥＦ杆处于第 ２种构型
的关节旋转曲线边界，曲线 １与曲线 ２构成的阴
影部分为带 ２个移动副平面六连杆机构的 θ２θ３
关节旋转空间，曲线 ３为带移动副四环 ＡＢＣＤ的
θ２θ３输入输出曲线，与关节旋转空间边界交于１、
２、３、４等４个点，这 ４个点表示整个机构在运动
构成中产生的分支点，根据机构的分支点，将整个

机构的运动分成 ２个分支 ２３、１４。对曲线 ３进
一步分析，根据第１节，此参数中带移动副四环本
身有２个死点 ａ、ｂ。对此进一步分析：

１）死点 ａ在关节旋转空间的阴影范围内，整
个机构运动过程中，此死点是存在的，将 １４分支
分成２个子分支１ａ以及 ａ４。

２）死点 ｂ不在关节旋转空间的阴影范围内，
机构在运动过程中，并不能达到 １２曲线，因此 ｂ
在此参数的带移动副平面六连杆机构中不存在。

图 ６　带 ２个移动副平面六连杆机构分支曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｏｆｂｒａｎｃｈｅｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒ

ｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

３．２　带３个移动副平面六连杆机构分支识别方法
由于带３个移动副平面六连杆机构不需要判

定关节旋转空间，即当 γ≠０时，ＥＦ杆没有限制，

因此只需要得到其带移动副四环链的输入输出曲

线，从而得到四环链死点。

３．３　带移动副平面六连杆机构雅可比矩阵分析法
联立式（１０ａ）、式（１０ｂ）、式（１８ａ）、式（１８ｂ）

分别对 θ３、θ５、α１、α２求导，整理得雅可比矩阵行

列式
［６］
为

Ａ＝

－ａ３ｓｉｎθ３ ０ ０ ｓ１ｓｉｎα２

ａ３ｃｏｓθ３ ０ ０ －ｓ１ｃｏｓα２

－ａ４ｓｉｎ（θ３＋β）ａ５ｓｉｎθ５ ｓ２ｓｉｎα１ ０

ａ４ｃｏｓ（θ３＋β） －ａ５ｃｏｓθ５－ｓ２ｃｏｓα１ ０

（２１）

将式（２１）展开并求其行列式的值为

Ａ ＝－Δ４ａ３ａ５ｓ１ｓ２ （２２）

式中：Δ４＝ｓｉｎ（θ５－α１）ｓｉｎ（θ３－α２），α１、α２由２个
移动副运动导路角度决定。

当 Δ４＝０时，带移动副平面六连杆机构处于
奇异点位置，根据机构所处具体位置以及 Δ４值的
特点，可分析各个位置之间是否存在运动缺陷。

４　实　例

４．１　带２个移动副平面六连杆机构分支及死点
判断实例

　　图１为带 ２个移动副平面六连杆机构，某实
例尺寸参数如表１所示。

根据表１中带２个移动副平面六连杆机构的
参数及上述对带２个移动副平面六连杆机构分支
识别方法，利用 Ｍａｐｌｅ软件得到 θ２θ３的分支曲
线，如图７所示。

计算出当 ＥＦ杆处于极限位置时机构的分支
点，如表２所示。

根据图７和表２，以及机构的分支点，整个机
构分成如下３个分支：１２、３４、５６。

表 １　带 ２个移动副平面六连杆机构参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅ

ｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

参　数 数　值

ａ１ ２．４

ａ２ ５．５

ａ３ ４．８

ａ４ ４．２

ａ５ ２．５

ａ７ ２．４

β／（°） ４５

α１／（°） ３０

α２／（°） ５０

９４６
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　　根据第１节计算可得，当带移动副平面六连
杆机构处于死点位置时，机构在 ２种构型处，θ２
分别为 －１６２．７°、８２．６°，如图 ７所示，θ２在 ８２．６°
处时并不满足关节旋转空间的范围。因此在带 ２
个移动副平面六连杆机构的运动范围内，θ２ ＝
８２．６°并不属于此参数机构中的带移动副平面六
连杆机构死点。根据上述理论，可得带移动副平

面六连杆机构的死点如表３所示。
死点的存在将机构的分支 １２分成 ２个子分

支，分别是１ａ、ａ２。

图 ７　带 ２个移动副平面六连杆机构实例的分支曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｏｆｂｒａｎｃｈｅｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒ

ｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

表 ２　带 ２个移动副平面六连杆机构的分支点

Ｔａｂｌｅ２　Ｂｒａｎｃｈｐｏｉｎｔｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅ

ｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

分 支 点 θ２／（°） θ３／（°） θ４／（°） θ５／（°）

１ －１６１．４ －２８．６ １６．４ １２０

２ －１４１．６ －９２．２ －４７．２ －６０

３ －１０５．５ ５５．３ １００．３ １２０

４ －１５．６ ９１．３ １３６．３ １２０

５ ７．９ －１５２．７ －１０７．７ －６０

６ ７２．６ －７４．６ －２９．６ 　１２０

表 ３　带 ２个移动副平面六连杆机构的死点

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅａｄｐｏｉｎｔｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅ

ｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

死　点 θ２／（°） θ３／（°） θ４／（°） θ５／（°）

ｂ［１］ －１６２．７ －４０．０ １０．０ １６３．９

ｂ［２］ －１６２．７ －４０．０ １０．０ ７７．５

４．２　带３个移动副平面六连杆机构分支及死点
判断实例

　　图２为带 ３个移动副平面六连杆机构，某实
例尺寸参数如表４所示。

根据第１、２节可得，带 ３个移动副平面六连

杆机构的关节旋转空间主要由 γ影响，当 γ≠０
时，不需要考虑其关节旋转空间，根据第 １节，可
得在此参数下机构的死点，如表５所示。

影响带３个移动副平面六连杆机构运动的因
素主要是四环链 ＡＢＣＤ，通过 Δ１＝０，可得到四环
链死点 ａ、ｂ，代入式（８）及式（４），进而得到死点
处机构各连杆的具体位置。

表 ４　带 ３个移动副平面六连杆机构参数

Ｔａｂｌｅ４　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈ

ｔｈｒｅｅｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

参　数 数　值

ａ１ ３

ａ２ ６

ａ３ ５．２

ａ４ ５

ａ７ ４

β／（°） ５０

γ／（°） ３０

α１，α２／（°） ３０

表 ５　带 ３个移动副平面六连杆机构的死点

Ｔａｂｌｅ５　Ｄｅａｄｐｏｉｎｔｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅ

ｗｉｔｈｔｈｒｅｅｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

死　点 θ２／（°） θ３／（°） θ４／（°）

ａ －７８．９ －４０．０ １０．０

ｂ －１５８．９ －４０．０ １０．０

４．３　基于雅可比矩阵分析法的带移动副平面六
连杆机构分支判断实例

　　对于雅可比矩阵分析法，给定 ２个运动位置
参数 θ２＝－５０°及 θ２＝１０°。令 Ａ点为原点，将 ＡＤ
设为 ｘ轴，ＡＤ逆时针旋转９０°后设为 ｙ轴，建立坐
标系。根据表 １，带 ２个移动副平面六连杆机构
参数给定时，在 ２个位置处的位置坐标参数如
表６所示。

图８为带２个移动副平面六连杆机构在可行
运动范围内的 Δ４与 θ２关系曲线。其中，Δ４１表示

θ２＝－５０°的 Δ４的值，Δ４２表示 θ２＝１０°的 Δ４的值。
根据雅可比矩阵分析法，θ２２个位置处 Δ４值的符
号不同，说明存在运动缺陷。而根据本文方法，

表 ６　带 ２个移动副平面六连杆机构的 ２个位置参数

Ｔａｂｌｅ６　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈ

ｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓｆｏｒ２ｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

参　数 位 置 １ 位 置 ２

θ２／（°） －５０ １０

Ｂ （３．５４，－４．２１） （５．４２，０．９６）

Ｅ （２．９４，－０．０６） （１．７５，－１．１０）

Ｆ （１．３２，１．８５） （－０．１２，－２．９７）

Δ４ ０．２５ －０．３４

０５６
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图 ８　带 ２个移动副平面六连杆机构 Δ４随

θ２变化曲线

Ｆｉｇ．８　ＣｈａｎｇｅｏｆΔ４ｗｉｔｈθ２ｆｏｒｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒ

ｌｉｎｋａｇｅｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

在表１所示的机构参数下，由表 ２所示的分支点
及图７所示的分支曲线，当 θ２＝－５０°时，机构在
分支 ３４中，θ２ ＝１０°时，机构在分支 ５６中，而
２个分支之间存在运动缺陷 ４５，因此 ２个位置之
间存在运动缺陷。

通过计算可知，２种方法都能应用到带移动
副平面六连杆机构的运动缺陷判定中，但切入点

不同，雅可比矩阵分析法针对机构的运动位置，对

各个位置之间的运动缺陷进行判断，而关节旋转

空间分析法是将机构整个运动的运动分支曲线和

分支点求出来，从而判断机构的运动是否存在运

动缺陷。实例表明，关节旋转空间分析法在具体

点之间的运动缺陷判断没有雅可比矩阵分析法直

观方便，但通过分支识别图也能快速识别出来。

其次，关节旋转空间分析法能得到机构极限位置

的所有分支点、死点以及所有关节在极限位置的

角度，对于判断机构在极限位置的构型有重要的

作用。另外，关节旋转空间分析法通过分支识别

图能将机构的运动范围、运动顺序、运动缺陷清晰

地表达出来。

５　结　论

１）根据欧拉公式，消去移动副移动距离对环
路的影响，得到机构在极限位置的具体构型。

２）结合三角换元法和判别式法，得到机构极
限位置各个关节的具体角度，为带移动副平面六

连杆机构的设计与制造提供了一定的理论基础。

３）２个链路的结合（四环链和五环链）可准
确得到抑制机构运动移动副六连杆链的分支点、

死点，并得到机构的运动分支及所有分支的具体

运动范围。通过实例验证及与雅可比矩阵分析法

比较，得到本文方法能判断一定参数下的带移动

副平面六杆机构的运动缺陷和运动顺序，以及 ２
种方法各自的侧重点和优缺点，有助于探讨多环

平面机构的一般研究方法。
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［１４］李占贤，杨志杰，于江．移动副驱动的 ２ＤＯＦ球面并联机构

运动学分析［Ｊ］．机械设计与制造，２０１１（１１）：２１６２１８．

ＬＩＺＸ，ＹＡＮＧＺＪ，ＹＵＪ．Ｋｉｎｅｍａｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆａ２ＤＯＦｓｐｈｅｒ

ｉｃａｌｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍｄｒｉｖｅｎｂｙｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒ［Ｊ］．Ｍａｃｈｉｎｅｒｙ

Ｄｅｓｉｇｎ＆Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅ，２０１１（１１）：２１６２１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＳＵＬＴＡＮＡ，ＫＡＬＩＭ Ａ．Ｏｎｔｈｅｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｓｙｎｔｈｅｓｉｓｏｆａ

ｇｅａｒｅｄｆｉｖｅｂａｒｓｌｉｄｅｒｃｒａｎｋｍｅｃｈａｎｉｓｍ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

ＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｓＰａｒｔＣＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉ

ｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ，２０１１，２２５（５）：１２５３１２６１．

［１６］ＳＯＨＧＳ，ＹＩＮＧＦ．Ｍｏｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘａｎｄｅｉｇｈｔ

ｂａｒｓｌｉｄｅｒｍｅｃｈａｎｉｓｍｓａｓｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｒｏｂｏｔｉｃｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｓｍｓａｎｄＲｏｂｏｔｉｃｓ，２０１５，７（３）：９７５９７８．

［１７］ＳＡＬＥＨＭＡ．Ｓｉｎｇｕｌａｒｉｔｙｔｒａｃｅｓｏｆｓｉｎｇｌｅｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｐｌａ

ｎａｒｌｉｎｋａｇｅｓｔｈａｔｉｎｃｌｕｄｅｐｒｉｓｍａｔｉｃａｎｄｒｅｖｏｌｕｔｅｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｓｍｓａｎｄＲｏｂｏｔｉｃｓ，２０１５，８（５）：１５１８．

［１８］ＷＡＮＧＪ，ＴＩＮＧＫＬ，ＺＨＡＯＤＸ．Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｌｉｎｋａｇｅｓａｎｄｄｅａｄ

ｃｅｎｔｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｎｇｌｅｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍ ｃｏｍｐｌｅｘ

ｌｉｎｋａｇｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｓｍｓａｎｄＲｏｂｏｔｉｃｓ，２０１５，７

（４）：１６．

　作者简介：

　龚雅静　女，硕士研究生。主要研究方向：机构学及机器人

技术。

王君　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：机构学、机

器人学、先进制造技术与装备。

Ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｂｒａｎｃｈｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒ
ｌｉｎｋａｇｅｓｗｉｔｈｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ

ＧＯＮＧＹａｊｉｎｇ１，ＷＡＮＧＪｕｎ１，，ＷＡＮＧＱｕａｎ１，ＢＩＳｈｕｓｈｅｎｇ２，ＲＥＮＪｕｎ１，ＳＵＮＪｉｎｆｅｎｇ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨｕｂｅｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｗｕｈａｎ４３００６８，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｂｒａｎｃｈ，ｍｏｔｉｏｎｄｅｆｅｃｔａｎｄｒａｎｇｅｏｆｍｏｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｓ
ｗｉｔｈｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｄｉｃａｔｏｒｆｏｒｍｏｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｌｉｎｋａｇｅｓ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｄｉｖｉｄｅｓｔｈｅ
ｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｓｗｉｔｈｔｗｏｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓｏｒｔｈｒｅｅｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓｉｎｔｏｆｏｕｒｂａｒｃｈａｉｎｏｒｆｉｖｅｂａｒｃｈａｉｎ．Ｂｒｉｎｇ
ｉｎＥｕｌｅｒ’ｓｆｏｒｍｕｌａａｎｄｔｒｉｇｏｎｏｍｅｔｒｉｃｓｕｂｓｔｉｔｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｂｒａｎｃｈｐｏｉｎｔｓ
ａｎｄｄｅａｄｐｏｉｎｔｓ）ｏｆｔｈｅｐｌａｎａｒｌｉｎｋａｇｅｓｗｉｔｈｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓｉｎｔｈｅｉｒｌｉｍｉｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓ，ｉｎｐｕｔａｎｄｏｕｔｐｕｔｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ
ａｎｄｊｏｉｎｔｒｏｔａｔｉｏｎｓｐａｃｅａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｃｏｍｂｉｎｅｓｔｗｏｃｈａｉｎｓａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｓａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅ
ｂｒａｎｃｈｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｓｗｉｔｈｔｗｏｏｒｔｈｒｅｅｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｖｅｒｉｆｉｅｓｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｅｘａｍｐｌｅｓｏｆｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｓｗｉｔｈｔｗｏａｎｄｔｈｒｅｅｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ．Ｔｈｅｂｒａｎｃｈｅｓ，
ｄｅａｄｐｏｉｎｔｓａｎｄｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃａｎｇｌｅｓｏｆｊｏｉｎｔｓｉｎｌｉｍｉｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｔｗｏｍｅｃｈａｎｉｓｍｓａｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄ．Ｔｈｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｇｉｖｅｓａｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｗａｙｆｏｒｔｈｅａｕｔｏｍａｔｉｃｂｒａｎｃｈｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｌａｎａｒｌｉｎｋａｇｅｓ
ｗｉｔｈｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｌｉｄｉｎｇｐａｉｒｓ；ｐｌａｎａｒｓｉｘｂａｒｌｉｎｋａｇｅｓ；ｌｉｍｉｔｐｏｓｉｔｉｏｎ；ｂｒａｎｃｈ；ｊｏｉｎｔｒｏｔａｔｉｏｎｓｐａｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４１３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０５１８１７：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０５１８．１７３３．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４０５１４０，５１６７５０１５）；ＨｕｂｅｉＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉ

ｎａ（２０１５ＣＦＡ１１２）；ＯｕｔｓｔａｎｄｉｎｇＹｏｕｎｇＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＴｅａｍＰｒｏｊｅｃｔｏｆＨｕｂｅｉＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆ
Ｅｄｕｃａｔｉｏｎ（Ｔ２０１５０５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｕｎｗａｎｇ＠ｍａｉｌ．ｈｂｕｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

２５６
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