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非绝热单孔容腔瞬态响应的零维建模

丁水汀１，２，３，于航３，邱天１，２，３，

（１．飞机／发动机综合系统安全性北京市重点实验室，北京 １０００８３；　２．先进航空发动机协同创新中心，北京 １０００８３；

３．北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

摘 要：针对换热情况下理想绝热单孔容腔模型瞬态响应预测误差大的现状，提出

一种考虑换热对容腔瞬态响应影响的非绝热单孔容腔零维瞬态建模方法。通过研究影响气体

与容腔壁面换热的因素，采用量纲分析推导了与换热相关的特征数方程，利用 ＣＦＤ数值模拟
确定特征数方程的具体函数形式，显示表达了绝热单孔容腔模型未考虑的换热项，建立了非绝

热单孔容腔零维瞬态模型。通过与数值模拟进行对比分析，结果表明：非绝热单孔容腔零维瞬

态模型与 ＣＦＤ数值模拟计算的压力和温度的响应规律吻合很好，最大相对误差不超过０．８％，
验证了模型的准确性和建模方法的可行性；绝热单孔容腔零维瞬态模型计算结果较 ＣＦＤ数值
模拟结果的最大相对误差达６％，表明非绝热模型较绝热模型能够更精确地反映容腔真实响
应规律。此外，非绝热单孔容腔零维瞬态模型与 ＣＦＤ数值模拟相比，在 １％的精度水平下，降
低了３个维度，也大幅降低了单孔容腔瞬态响应模拟的计算量，可以有效地支撑航空发动机空
气系统中的容腔高精度建模。

关　键　词：容腔；非绝热；瞬态响应；零维模型；换热
中图分类号：Ｖ２３１．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２１５０８

　随着现代航空发动机不断发展，对高机动性
的需求在不断提高

［１］
，发动机经历从慢车到最大

转速的时间缩短，其表现出来的瞬变特征也更加

显著，这加剧了发动机状态瞬变演化规律的复杂

程度，发动机空气系统气路参数也将经历复杂的

瞬变过程
［２］
。空气系统在航空发动机中发挥着

冷却、防冰、封严和轴向力控制等重要作用，掌握

空气系统瞬变演化规律极为重要。容腔类元件属

于航空发动机空气系统中一种重要元件，在过渡

过程中对于气体的储存和释放作用使得空气系统

内部各元件响应速度有着不同程度的滞后，直接

影响空气系统瞬态分析，因此在强瞬变过程中要

重点考虑容腔。

Ｄｕｔｔｏｎ和 Ｃｏｖｅｒｄｉｌｌ［３］对容腔充放气过程进行
了试验研究，对比了在不同的容腔体积和进出口

喷嘴面积下的试验数据与容腔绝热模型计算结

果，并分析了产生差异的原因。Ｔｈｏｒｎｃｒｏｆｔ等［４］
通

过试验修正容腔内气体多变过程的多变指数来实

现容腔内压力、温度响应规律与试验数据吻合，说

明容腔内气体历经的是非确定过程，既不是等温

过程也不是绝热过程，但未研究气体与容腔壁面

换热的影响作用。文献［５７］则主要分析容腔壁
面带有离散热源的封闭容腔内的自然对流过程中

的流动与换热特征，缺乏对于带有换热过程的容

腔充放气过程的研究。Ｏｗｃｚａｒｅｋ和 Ｐｒｏｇｅｌｈｏｆ［８］对
带有喷嘴的圆柱筒容器快速放气过程进行了试验
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研究，表明在不考虑容器内换热和耗散的情况下，

试验和计算结果差异主要来自喷嘴内边界层的影

响，说明喷嘴对于容腔的瞬态响应也有影响。

Ｃｈｏｗ等［９］
应用了速矢变换的方法研究了带有轴

向对称可控阀门的容腔放气问题。上述对于容腔

的理论和试验研究中没有考虑容腔的热边界，缺

乏对换热影响的分析，未针对容腔建立真实响应

模型。传统容腔建模方法一般采用绝热假设，然

而在航空发动机中不存在完全绝热的容腔，而且

数据表明容腔换热使得充放气响应时间较绝热过

程增加
［３］
，说明容腔换热的影响显著，需要在发

动机瞬态空气系统分析中充分考虑，但目前用于

分析瞬态空气系统的流体网络法中缺少容腔换热

模型的支撑。

在航空发动机中存在多种通气形式的容腔，

如单孔、单进单出、单进多出和多进多出等。其

中，单 孔 形 式 的 容 腔 在 航 空 发 动 机 ＣＦＭ５６、
Ｄ３０ＫＹ１５４等型号中均存在［１０］

，单孔作为卸压

孔，可防止容腔内压力变化剧烈造成周围结构失

稳。单孔形式容腔无论对发动机空气系统瞬态演

化过程，还是在维持结构稳定性方面，都起到很大

作用。此外，单孔容腔结构简单，可在此基础上对

其他形式容腔展开研究。本文重点研究单孔形式

的容腔，建立非绝热单孔容腔零维瞬态模型。

１ 理论分析

１．１　基本假设

Ｈｏｒｌｏｃｋ和 Ｗｏｏｄｓ［１１］全面分析了容腔充放气
过程的热力学特征，如果容腔充放气过程迅速，可

近似认为是绝热过程，缓慢则可近似认为是等温

过程。在实际过程中，绝热模型或等温模型都不

能准确地描述腔内气体的变化过程。

在容腔充放气的过程中，实际腔内的压力和

温度分布不均匀，但是容腔三维特征并不明显，本

文针对非绝热单孔容腔充放气过程建模，提出如

下假设：

１）容腔时间尺度参数满足 τｔｏｔａｌｔｃｈａｒ，其中

τｔｏｔａｌ为总充放气时长；ｔｃｈａｒ为特征时间，表示压力
波传遍整个容腔所需时长，定义为 ｔｃｈａｒ＝ｌ／ａ，ｌ为
容腔特征尺度（对于方体容腔为边长），ａ为容腔
内气体声速。当满足 τｔｏｔａｌｔｃｈａｒ时，可认为容腔发
生质量存储的时间尺度远大于腔内建立稳定流场

的时间尺度，即在任一时刻下，腔内流动与换热仅

与当前时刻进口气体流动参数和腔内气体状态有

关，与瞬变过程无关。

２）腔内气体状态可集总假设，即假设在瞬变
过程中腔内气体速度足够低，容腔内气体参数分

布足够均匀，容腔状态只与时间有关，而与空间无

关，可用平均状态参数表示
［１２］
。

３）腔内气体常物性假设，即容腔内气体物性
不随气体热力状态变化

［１２］
。

１．２　控制方程
对于理想气体从上游总压到下游静压的一维

等熵可压缩膨胀过程，理论流量可以表示为
［１３］

Ｗ ＝Ａ ρｐ ２κ
κ－１

ｐ
ｐ( )

κ＋１
κ ｐ( )ｐ

κ－１
κ
－[ ]槡
１ （１）

式中：Ｗ为气体流量；Ａ为流通截面积；ρ为气体密
度；ｐ和 ｐ分别为气体上游总压和下游静压；κ为
绝热指数。式（１）适用范围为亚声速流动工况。

非定常流动的质量方程
［１４］
为

∑
ｎ

ｉ＝１
Ｗｉ＝Ｖ

ｄρ
ｄｔ

（２）

非定常流动的能量方程为

∑
ｎ

ｉ＝１
ＷｉＨｉ＝Ｖ

ｄ（ρｅ）
ｄｔ

＋Ｑ （３）

式中：Ｗｉ为容腔进出口气体流量；Ｈｉ为进出口气

体焓；对于本文研究的单孔容腔，ｎ＝１；Ｖ为容腔
体积；ｅ为气体内能；Ｑ为气体与容腔壁面对流换
热热流；ｔ为时间。

本文重点关注如何处理气体与容腔壁面的对

流换热热流 Ｑ，而传统容腔建模方法忽略了换热
的影响，对流换热热流表达式为

Ｑ＝ｈａｖＡｗ（Ｔｒｅｆ－Ｔｗ） （４）
式中：ｈａｖ为平均对流换热系数；Ａｗ为气体与容腔
壁面换热面积；Ｔｒｅｆ和 Ｔｗ分别为气体参考温度及
壁面温度，这里气体参考温度为腔内气体平均温

度。换热控制方程（４）无法表达成解析的形式，
因为平均对流换热系数 ｈａｖ通常难以解析表达。

为了解决非绝热单孔容腔零维瞬态模型中换

热热流如何处理这一问题，本文综合考虑了影响

容腔换热的因素，采用量纲分析推导了单孔容腔

换热特性的特征数方程，进而确定热流的大小。

１．３　换热特性
非绝热单孔容腔零维瞬态建模重点是获得壁

面对流换热特性，其准确与否直接影响模型的精

确性。气体与容腔壁面换热和多个参数相关，为

了将高维问题简化，本文针对单孔的容腔形式，采

用无量纲分析法
［１５］
推导单孔容腔换热的相似准

则及准则方程：

１）影响单孔容腔壁面对流换热系数 ｈ的主
要独立参数有：容腔内气体的物性参数（导热系

６１２
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　第 ２期 丁水汀，等：非绝热单孔容腔瞬态响应的零维建模

数 ｋ、动力黏度 μ、气体密度 ρ、定压比热容 ｃｐ）、孔
径ｄ（特征长度）、壁面处气流速度 ｕ。依据假设认
为容腔内建立稳定流场的时间尺度足够小，则壁

面处气流速度 ｕ与进气速度 ｕｉ是一一对应的，气
体密度 ρ是容腔内压力 Ｐｖ和温度 Ｔｖ的函数，同
时 Ｐｖ受进气流量 ρｉＡｕｉ影响（ρｉ为进气密度）。
本模型几何形式固定，不考虑几何形状参数的影

响。综上所述，影响壁面对流换热系数的函数关

系式可以写成

ｈ＝ｆ（ｋ，μ，ｃｐ，ρｉ，ｕｉ，ｄ，Ｔｖ） （５）
２）基本量纲：质量 Ｍ、长度 Ｌ、时间 Ｔ和温

度 Θ。
３）基本物理量：ｕｉ、ｄ、ｋ、μ。
４）各独立参数的基本量纲见表１。
５）分别对定压比热容、进口密度和对流换热

系数建立量纲方程，分别得到无量纲数：普朗特数

Ｐｒ＝ｃｐμ／ｋ、进气雷诺数 Ｒｅ＝ρｉｕｉｄ／μ和努赛尔数
Ｎｕ＝ｈｄ／ｋ，对腔内温度建立量纲方程得到无量纲
数：速度系数 λ和温比 Ｔｖ／Ｔ０，其中 Ｔ０ 为进口
总温。

至此，式（５）可转化为
Ｎｕ＝Ｆ（Ｒｅ，Ｐｒ，λ，Ｔｖ／Ｔ０） （６）

式（６）即为在处理气体与容腔壁面间的换热
时所采用的换热特性准则关系式。

针对单孔容腔几何形式，分析了在瞬态响应

过程中适用的换热特征数方程，为研究考虑换热

影响的非绝热容腔真实响应过程提供基础。对于

单进单出等多种其他几何形式容腔均可采用量纲

分析方法获取适用不同几何形式容腔的换热特征

数方程进行建模。

表 １ 参数量纲

Ｔａｂｌｅ１ Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 量　纲

ｋ ＭＬ／（ΘＴ３）

μ Ｍ／（ＬＴ）

ρｉ Ｍ／Ｌ３

ｃｐ Ｌ２／（ΘＴ２）

ｄ Ｌ

ｕｉ Ｌ／Ｔ

Ｔｖ Θ

ｈ Ｍ／（ΘＴ３）

２　建模方法

首先分析换热对非绝热单孔容腔瞬态响应规

律的影响程度，基于此分析讨论如何反映换热影

响，显式表达换热项，进而引入换热建立非绝热单

孔容腔零维瞬态模型，最后通过 ＣＦＤ数值模拟结
果对模型进行对比验证。

第１节给出了非绝热单孔容腔零维瞬态建模
的理论分析，明确了建模需求，通过量纲分析推导

出与换热特性相关联的准则数，为建模提供了基

础。换热特性作为非绝热单孔容腔零维瞬态模型

的重要输入，其准确性直接影响模型的准确性。

本文从 ＣＦＤ数值模拟中获取影响换热的相关参
数，通过整理得到准则数并借助非线性拟合出具

体的准则关系式，利用该式显示表达换热项，联立

求解质量方程和能量方程得到非绝热单孔容腔零

维瞬态响应规律，建模方法如图１所示。
通过与 ＣＦＤ数值模拟结果进行对比验证非

绝热单孔容腔零维瞬态模型的准确性。ＣＦＤ数
值模拟本身涵盖了动量方程和能量方程的交互机

理，两者耦合求解。在处理容腔问题时，在时间的

维度上是非稳态的，在空间的维度上是不均匀的，

反映了物理本质和容腔内气体的真实变化，利用

ＣＦＤ数值模拟可以验证在本文研究的时间和空
间尺度上模型的准确性。

图 １　非绝热单孔容腔零维瞬态建模方法

Ｆｉｇ．１　Ｚｅｒｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｎｓｉｅｎｔｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｎｏｎａｄｉａｂａｔｉｃｃａｖｉｔｙｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｏｐｅｎｉｎｇ

３　模型计算方法及验证

３．１　计算方法
３．１．１　非绝热单孔容腔零维瞬态模型计算

基于第１节和第２节分析，在ＶｉｓｕａｌＣ＋＋环

７１２
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境下编制计算程序，建立了非绝热零维瞬态模型

（ＮｏｎａｄｉａｂａｔｉｃＺｅｒｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＴｒａｎｓｉｅｎｔＭｏｄｅｌ，
ＮＺＴＭ）。ＮＺＴＭ首先需要获取几何参数、边界条
件、时间步长和模拟总时长，根据初始条件，在不

同时刻通过迭代求解控制方程组得到当前时刻容

腔内平均压力和温度的响应规律。ＮＺＴＭ具体计

算流程如图２所示。
为建立 ＮＺＴＭ，需要在能量方程中添加气体

与容腔壁面间的对流换热项。通过 ＣＦＤ数值模
拟获取与换热相关的物理参数，依据本文中给出

的处理方式整理出换热特性的具体表达形式，从

而支撑模型的建立。

图 ２　非绝热零维瞬态模型计算流程

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｎｏｎａｄｉａｂａｔｉｃｚｅｒｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｎｓｉｅｎｔｍｏｄｅｌ

３．１．２　ＣＦＤ数值模拟
ＣＦＤ数值模拟一方面提供与换热相关的准

则数数据，一方面用于验证模型的准确性。本文

针对单孔容腔的充气过程进行验证，因为在该过

程中进口气体对腔内气体具有冲击作用，换热较

放气过程更明显，选择充气过程更有利于验证非

绝热单孔容腔零维瞬态模型的准确性。

容腔物理模型是边长为 ０．５ｍ的立方体容
腔，壁面边界厚度为 ０，容腔一侧壁面有直径
０．０２５ｍ的孔，如图３所示。

图 ３　容腔物理模型

Ｆｉｇ．３　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｃａｖｉｔｙ

采用 Ｆｌｕｅｎｔ计算，模型网格划分如图４所示，
为六面体结构化网格，数量 ２０万，计算采用基于
密度的算法进行瞬态求解，控制方程在网格系统

上采用有限体积法离散，对流项采取二阶迎风格

式，时间项采取一阶隐式差分格式，湍流模型为标

准 ｋε湍流模型。初始边界（时刻 ｔ＝０）和计算边
界（时刻 ｔ＞０）条件参数设置见表２。

数值计算边界进口为压力进口，压力从

１０１３２５Ｐａ阶跃至 １９１５０４Ｐａ，容腔壁面为等壁温
条件。

图 ４　数值计算模型网格划分

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｓｈｉｎｇｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
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表 ２　初始边界和计算边界条件参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

位　置
压力／Ｐａ 温度／Ｋ

ｔ＝０ ｔ＞０ ｔ＝０ ｔ＞０

进口 １０１３２５ １９１５０４ ２８８．１５ ２８８．１５

壁面 ３２３．１５ ３２３．１５

腔内 １０１３２５ ３２３．１５

　由特征数方程式（６）可知，直接反映换热特
性的努赛尔数 Ｎｕ与 ４个准则数相关，在一定条
件下可以对该关系式进行简化。

气体密度的静参数和总参数之比的气动函

数为

ε（λ）＝ρ
ρ
＝ １－κ－１

κ＋１
λ( )２

１
κ－１

（７）

式中：ρ和 ρ分别为密度的静参数和总参数。
绝能等熵滞止条件下的气体状态方程为

ｐ ＝ρＲＴ （８）
式中：Ｔ为总温；Ｒ为气体常数。

雷诺数 Ｒｅ及速度系数 λ的表达式分别为

Ｒｅ＝ρｕｄ
μ
＝ρ

ε（λ）ｕｄ
μ

＝ｐ
ε（λ）
ＲＴ

·
ｕｄ
μ

（９）

λ＝ ｕｃｃｒ
＝ ｕ

２κＲ
κ＋１

Ｔ
槡



（１０）

式中：ｃｃｒ为临界声速。
将式（９）和式（１０）整理可得如下关系式：

Ｒｅ
λε（λ）

＝ｐ
ｄ
μＲ

２κＲ
κ＋１

·
１
Ｔ槡  （１１）

由上述分析可知，在确定的进口初始边界

（包括进口总压和总温）及几何条件下，雷诺数与

速度系数关系是一一对应的。同时依据常物性假

设，普朗特数不变，所以准则关系式（６）可简化为
Ｎｕ＝Ｇ（Ｒｅ，Ｔｖ／Ｔ０） （１２）

将不同雷诺数 Ｒｅ、温比 Ｔｖ／Ｔ０和对应的壁面
平均努塞尔数 Ｎｕ拟合成函数关系式，各无量纲
数关系及拟合数据如图 ５所示，拟合数据最大误
差不超过２％，拟合得到的特征数方程为
Ｎｕ＝０．４５Ｒｅ０．４４７（Ｔｖ／Ｔ０）

－１．２５
（１３）

　式（１３）即对应该容腔几何形式和初始边界
条件的换热特性准则关系式。在不同时刻下，根

据腔内气体状态及进口气流参数确定唯一的努赛

尔数。至此，处理了气体与容腔壁面间的换热，满

足了建模需求。

３．２　计算结果对比分析
１）将 ＮＺＴＭ与 ＣＦＤ数值模拟以及绝热模型

计算结果进行对比，如图６所示。
可以看出：①在相同的边界条件下，ＮＺＴＭ与

ＣＦＤ数值模拟结果无论在趋势上还是数值上都
吻合得很好，两者最大相对误差小于 ０．８％，如
图７所示。②ＮＺＴＭ与 ＣＦＤ数值模拟结果存在微
小偏差，产生偏差的原因：一方面在于 ＮＺＴＭ处理
换热特性的方式，即将换热特性拟合成准则关

系式，而数据拟合本身存在误差；另一方面对于容

图 ５　无量纲数关系及拟合数据

Ｆｉｇ．５ Ｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｎｕｍｂｅｒａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｄａｔａ

图 ６　ＣＦＤ数值模拟和 ＮＺＴＭ、绝热模型结果对比

Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＣＦＤｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

ＮＺＴＭａｎｄａｄｉａｂａｔｉｃｍｏｄｅｌ
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腔的基本假设也与真实情况存在稍许差别。③非
绝热单孔容腔气体压力和温度响应与绝热模型计

算结果存在很大差异，其中压力响应的最大相对

误差达６％，如图８所示，这也充分说明了换热对
于容腔的瞬态响应有重要影响。同时绝热容腔内

气体达到稳定压力所需要的时间较非绝热容腔

短，这是因为在容腔充气过程中绝热容腔内气体

温度上升更快，在充气过程完成时腔内压力相同，

则稳定后绝热容腔内气体密度小，说明绝热过程

充气量较少，达到稳定的时间也较短。从温度响

应的对比图（见图６（ｂ））中可以看到非绝热容腔
内的气体温度更低，在状态稳定后，温度还有下降

趋势，这主要是因为腔内气体与壁面有温差，换热

过程还在进行。

２）将 ＮＺＴＭ与绝热模型和等温模型压力响
应进行对比，如图 ９所示。

可以看出：ＮＺＴＭ压力响应曲线介于绝热和
等温模型曲线之间。由于响应过程较缓慢，气体

与壁面换热充分，所以气体历经过程更接近等温，

偏离绝热。三线对比说明了本文建立的ＮＺＴＭ

图 ７　ＮＺＴＭ与 ＣＦＤ数值模拟压力的相对误差

Ｆｉｇ．７ Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎ

ＮＺＴＭａｎｄＣＦＤｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 ８　ＮＺＴＭ与绝热模型压力的相对误差

Ｆｉｇ．８　ＲｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎＮＺＴＭ

ａｎｄａｄｉａｂａｔｉｃｍｏｄｅｌ

图 ９ ＮＺＴＭ与等温、绝热模型压力计算结果对比

Ｆｉｇ．９ ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＮＺＴＭ，

ｉｓｏｔｈｅｒｍａｌａｎｄａｄｉａｂａｔｉｃｍｏｄｅｌ

较绝热和等温模型能够更精确地反映单孔容腔内

气体真实瞬态响应规律。

４ 结 论

容腔内气体与腔壁换热对于容腔瞬态响应有

重要影响，绝热容腔模型不能精确反映容腔真实

响应历程，本文基于此需求建立了非绝热单孔容

腔零维瞬态模型（ＮＺＴＭ）。
１）ＮＺＴＭ与 ＣＦＤ数值模拟结果对比最大误

差不超过 ０．８％（绝热模型为 ６％），表明本文提
出的 ＮＺＴＭ较绝热模型更好地反映了容腔内气体
状态的真实变化。

２）虽然非绝热单孔容腔的换热特性是通过
数值模拟建立的，但是对比结果首先验证了本文

对于时间尺度分析的正确性，其次说明了依据本

文处理容腔换热的方法，可以复现容腔内气体的

真实瞬态响应，体现了准确的换热特性可以保证

模型的准确性，精确反映容腔真实瞬态响应。

３）非绝热零维模型在缩减了３个维度之后，
较 ＣＦＤ数值模拟计算量少了数万倍，而精度较
高，误差不超过１％，表明方法是可行且有效的。
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微藻航空燃料的热氧化安定性与热沉

杨晓奕１，，王智超２，刘子钰１，赵晶１

（１．北京航空航天大学 能源与动力工程学院 能源与环境国际中心，北京 １０００８３；

２．斯旺西大学 工程学院，斯旺西 ＳＡ１８ＥＮ）

　摘　 　要：航空燃料安定性和热沉对飞机和发动机工作可靠性、飞机飞行安全及战术
性能的发挥有重要作用。利用热重差热分析联用仪研究了 ２种典型微藻航油的热氧化安定
性和热沉，并与标准航空喷气燃料 ＲＰ３进行了对比。结果表明：混合生物油的失重终点温度
和最大失重点的温度与标准航空喷气燃料 ＲＰ３相比均向高温区移动。在失重区间内，除了物
理热沉还有化学热沉的贡献。在热重曲线中定义了２个无量纲参数：引发温度和燃尽指数，引
发温度表征起始裂解温度，燃尽指数表征沉积特性。２个参数结合可以较好地诠释燃料的热
安定性和热沉。球等鞭金藻油高碳数烷烃在提高热沉基础上导致碳沉积的形成，但小球藻油

在热沉提高的基础上，并没有形成碳沉积。说明通过有效控制高碳数烷烃分配比例增加其热

沉并控制其积碳在理论和技术上是可行的。

关　键　词：微藻航空燃料；安定性；热沉；引发温度；燃尽指数
中图分类号：Ｖ３１２＋．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２２３０６

生物航空燃料是将生物质或生物油脂经过炼

制获得的液体航空燃料。海藻、麻风树因避免了

“与人争粮”、“与粮争地”的问题，而且对淡水消

耗少，成为未来最具应用潜力的航空燃料的可持

续发展原料
［１］
。在应对全球气候变化方面，生物

航空燃料较传统航空燃料以及煤基、天然气合成

燃料不仅在节省水资源方面，而且在碳减排上也

显示明显优势，其温室气体排放量比传统航空燃

料减少３０％～９０％［２］
。

喷气燃料的热氧化安定性与热沉直接影响飞

机和发动机的工作可靠性
［３］
、飞机飞行安全及战

术性能的发挥
［４］
。与燃料质量有关的飞机、发动

机故障中，约有一半是由燃料的热氧化安定性问

题造成的
［５］
。产生此问题的主要原因是喷气燃

料不仅作为飞机的动力源，而且被用作热沉从系

统中移除废热负荷
［６］
。喷气燃料通过燃油系统

换热后温度升高，引起氧化、热分解、降解和蒸发，

导致生成不溶性沉积物。不溶性沉积物堵塞飞机

燃料系统喷嘴、管路、过滤器和注射泵等部件，导

致燃料供给系统不能正常使用，发动机不能正常

工作，给飞行安全带来隐患。

热沉值是评定燃料吸热能力大小的性能指

标，燃料在进入燃烧室燃烧之前流经发动机的高

温部件，利用物理、化学吸热将高温部件热量带

走
［７８］
，一方面储存热能，另一方面又可提高燃烧

效率。但化学热沉的释放要求不能引起结焦和积

碳的出现。

热氧化安定性是衡量喷气燃料生成不溶性沉

积物倾向重要指标，喷气燃料热氧化安定性也同

时表征沉积物形成趋势
［９］
。航空燃料的安定性

lenovo
全文下载
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根据其产生变化的原因分为物理安定性、化学安

定性和热安定性。物理安定性是指在一定外界条

件变换范围内保持其物理性质不变的能力；化学

安定性通常是指氧化安定性，是指燃料在低温液

相条件下，其抵抗氧化变质生成胶质的能力；热安

定性是指在较高温度条件下燃料保持良好性能，

不发生分解、聚合生成沉淀的能力。热安定性实

际上就是在较高温度下的抗沉积能力，是衡量能

否用于高声速飞机的重要指标。美国燃料 ＪＰ７
就是根据燃料组分的安定性，设计一种由烷烃和

环烷烃组成的精制煤油燃料。

目前航空替代燃料要求简单易用，即“Ｄｒｏｐ
ｉｎ”即用型燃料，对飞机和发动机硬件无需改动。
生物燃料安定性研究已经引起研究者的关

注
［１０１１］

，但是针对微藻航空替代燃料热氧化安定

性和热沉的研究还未见报道。本文利用热重差
热分析联用仪研究了微藻航油的安定性和热沉，

并与标准航空喷气燃料 ＲＰ３进行了对比，分析影
响燃料安定性和热沉的主要因素，探讨了碳沉积

的机理，为微藻生物航油应用奠定理论与技术

基础。

１　实验方法

１．１　热重差热分析方法
实验采用 Ｑ６００ＳＤＴＴＧＤＴＧＤＳＣ（热重分析

热重微分差热扫描）同步测定仪，测试温度范围
为２０～５００℃。实验采用 ９９．９９％的氮气作为保
护气，升温过程中氮气流量控制在 １００ｍＬ／ｍｉｎ，
升温速率为１０℃／ｍｉｎ，升温过程的失重和吸热自
动采集，由计算机处理形成 ＴＧ、ＤＴＧ和 ＤＳＣ
曲线。

１．２　微藻航油组成
小球藻和球等鞭金藻是微藻能源中的典型藻

种，其藻脂肪酸主要组成为Ｃ１４、Ｃ１６和Ｃ１８，脱氧
加氢后主要组成是 Ｃ１４、Ｃ１６和 Ｃ１８的直链烷烃。
其中小球藻油烷烃组成为 Ｃ１４∶Ｃ１６∶Ｃ１８＝
２∶４７∶５１，球等鞭金藻油烷烃组成为Ｃ１４∶Ｃ１６∶
Ｃ１８＝１８∶２３∶５９。

２　实验结果与分析

２．１　微藻航空燃料与标准航煤组成差异
标准航空喷气燃料组成是以烷烃为主要组分

的碳氢燃料，其碳数分布主要集中在 Ｃ８～Ｃ１６之
间，是以碳数为１２的碳氢化合物为中心、以 Ｃ８～
Ｃ１６为正态分布的碳氢化合物，其中碳数小于 Ｃ７

和高于 Ｃ１６的碳氢化合物均分别小于 ３％。标准
航空喷气燃料组成中正构烷烃与异构烷烃分别占

比２５．０３％和２０．０６％，环烷烃占比１０．５６％，芳香
烃占比２８．７５％。环烷烃、芳香烃的碳数分别主要
集中在 Ｃ８～Ｃ１４和 Ｃ７～Ｃ１３之间，略低于烷
烃类。

不同国家、不同炼制工艺得到的航空燃料组

成分布及碳数分布具有相似性，这是因为航空燃

料虽然没有组成的严格规定，但具有严格的性质

规定范围。除了安定性外，其还必须满足低温性

（冰点），流动性（黏度、密度、馏程），燃烧性（闪

点、烟点、热值、点火能量），清洁性（水含量、机械

杂质）及安全性（燃烧极限），以保证航空发动机和

飞机的表现性能和安全性能。这些性质的需求在

一定程度上限制了航空燃料的族组成与碳数分布。

由于微藻航空燃料主要来源于脂肪酸脱氧后

的加氢，其主要由正构烷烃组成，芳香烃及环烷烃

含量较低。按照美国材料与试验协会（Ａｍｅｒｉｃａｎ
ＳｏｃｉｅｔｙｆｏｒＴｅｓｔｉｎｇａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓ，ＡＳＴＭ）要求，掺混
比例不得高于 ５０％，２种典型微藻航空燃料与标
准航空喷气燃料（ＲＰ３）５０％掺混后的组成见
表１。

表 １　微藻航空燃料 ５０％掺混比与 ＲＰ３组成

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｍｉｘｅｄＲＰ３ａｎｄｍｉｃｒｏａｌｇａｅ

ａｖｉａｔｉｏｎｆｕｅｌ５０％ ％

组　分
碳数

分布

小球藻油 ＋

ＲＰ３

球等鞭金

藻油 ＋ＲＰ３
ＲＰ３

正构烷烃

Ｃ８～Ｃ１８ ６２．５ ６２．５ ２５．０３
Ｃ１４ ３．３ １１．３ ２．３
Ｃ１６ ２３．７ １１．７ ０．１９
Ｃ１８ ２５．５ ２９．５ —

异构烷烃 Ｃ８～Ｃ１６ １０．０ １０．０ ２０．０６

环烷烃 Ｃ８～Ｃ１４ ５．３ ５．３ １０．５６

芳香烃 Ｃ７～Ｃ１３ １４．４ １４．４ ２８．７５

烯烃 Ｃ９～Ｃ１１ １．５ １．５ ３．０６

其他 ６．３ ６．３ １２．５

　　小球藻油特点是 Ｃ１４含量少，主要是 Ｃ１６和
Ｃ１８，而球等鞭金藻油 Ｃ１８含量高，并含有１１．３％
的 Ｃ１４。５０％掺混后２种生物航空燃料主要表现
是高碳数烷烃含量特别是其中 Ｃ１６与 Ｃ１８的烷
烃类组分明显增加，碳数分布向高碳数移动，同时

环烷烃、芳香烃类组成与标准航空喷气燃料相比

含量下降。

２．２　燃料的热重与差热分析
３种燃料的 ＴＧＤＴＧＤＳＣ曲线见图１～图３。
分析 ＴＧ和 ＤＴＧ曲线，标准航空喷气燃料

ＲＰ３失重区间在３０～１５０℃之间，最大失重温度

４２２
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图 １　ＲＰ３的 ＴＧＤＴＧＤＳＣ曲线

Ｆｉｇ．１　ＴＧＤＴＧＤＳＣｃｕｒｖｅｓｏｆＲＰ３

图 ２　ＲＰ３与小球藻油混合油的 ＴＧＤＴＧＤＳＣ曲线

Ｆｉｇ．２　ＴＧＤＴＧＤＳＣｃｕｒｖｅｓｏｆｍｉｘｅｄ

ＲＰ３ａｎｄｃｈｌｏｒｅｌｌａｂｉｏｆｕｅｌ

图３　ＲＰ３与球等鞭金藻油混合油的 ＴＧＤＴＧＤＳＣ曲线

Ｆｉｇ．３　ＴＧＤＴＧＤＳＣｃｕｒｖｅｓｏｆｍｉｘｅｄ

ＲＰ３ａｎｄｉｓｏｃｈｒｙｓｉｓｂｉｏｆｕｅｌ

９０．２℃；ＲＰ３与小球藻油混合油的失重区间为
３０～１８５℃之间，最大失重温度 １３９℃；ＲＰ３与
球等鞭金藻油的混合油的失重区间为 ３０～２００℃
之间，最大失重温度 １４９℃。ＴＧ和 ＤＴＧ曲线结
果表明混合生物油的失重终点温度和最大失重点

的温度与标准航空喷气燃料 ＲＰ３相比均向高温

区移动。

ＲＰ３以及 ＲＰ３与小球藻油混合油没有积碳
沉积，终点温度没有检测到其他剩余物质。ＲＰ３
与球等鞭金藻油的混合油在热重分析的终止温度

出现了０．２％的碳沉积残渣。对比 ２种微藻油与
燃料的 ＴＧ曲线和 ＤＴＧ曲线差异，掺混油中高碳
数烷烃增加，球等鞭金藻油的高碳数烷烃 Ｃ１８含
量又高于小球藻油，这与高碳数烷烃气化温度较

高相吻合。而球等鞭金藻油积碳的发现，说明高

碳数组成比例的增加会引发热分解积碳。

分析 ＤＳＣ曲 线，ＲＰ３吸 热 曲 线 峰 值 在
９４．５℃，ＲＰ３与小球藻油的混合油在 １４３℃时吸
热最大，ＲＰ３与球等鞭金藻油的混合油在１５１℃时
出现最大吸热温度。与标准航空喷气燃料的 ＴＧ
曲线和 ＤＴＧ曲线结果对应，均向高温区移动。

对３种样品升温过程伴随失重过程吸收的热
流积分得到 ＲＰ３热沉为 １．２９ＭＪ／ｋｇ，ＲＰ３与小
球藻油混合油热沉为 １．６８ＭＪ／ｋｇ，ＲＰ３与球等鞭
金藻油的混合油的热沉为１．５４ＭＪ／ｋｇ。说明高碳
数烷烃含量增加导致燃料的热沉增加，热沉增加

说明燃料吸热能力增加。燃料吸热包括物理吸热

和化学吸热。物理吸热由显热和潜热 ２部分组
成，由于微藻油中增加的主要是 Ｃ１４、Ｃ１６和 Ｃ１８，
而且失重区间主要发生在 Ｃ１４、Ｃ１６和 Ｃ１８烷烃
气化温度前，说明物理吸热主要是显热吸热。比

较 Ｃ１４、Ｃ１６和 Ｃ１８在 １５０℃的比热容，Ｃ１４为
２．５９９ｋＪ／（ｋｇ·Ｋ），Ｃ１６为 ２．４９９ｋＪ／（ｋｇ·Ｋ），
Ｃ１８为２．５５２ｋＪ／（ｋｇ·Ｋ），根据其含量变化，由于
组成变化导致 ＲＰ３与小球藻油混合油比热容升
高１．２６ｋＪ／（ｋｇ·Ｋ），ＲＰ３与球等鞭金藻油混合
油比热容升高１．２７ｋＪ／（ｋｇ·Ｋ）。从物理吸热分
析，ＲＰ３与球等鞭金藻混合油的热沉应该高于
ＲＰ３与小球藻油混合油，但小球藻油的总热沉却
高于球等鞭金藻油总热沉。因此，其中除了物理

热沉还有化学热沉，即 Ｃ１４、Ｃ１６和 Ｃ１８烷烃的分
解增加了燃料的化学热沉。

２．３　影响微藻航空燃料热氧化安定性和热沉因
素分析

　　影响燃料热氧化安定性和热沉最根本的因素
是燃料自身的化学组成。不同燃料的族组成有其

自身的热氧化安定性和热沉性质。

为分析比较不同航空燃料的热氧化安定性和

热沉，依据 ＴＧ曲线和 ＤＴＧ曲线建立２个参数：引
发温度与燃尽指数。引发温度建立在 ＴＧ曲线最
大失重点基础上，以微分热重峰值点在 ＴＧ曲线
上做切线与起始失重基线的交点，该交点对应的

５２２
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温度定义为引发温度，其表征开始热解反应的引

发温度。燃尽指数表征是否有沉积，定义燃尽指

数为１００％减去失重结束时残渣重量与初始重量
的百分比。如果完全燃尽即无剩余残渣，则燃尽

指数为１００％。
引发温度反映了起始分解的温度，燃尽指数

表征了沉积特性。从表２可以看出，ＲＰ３引发温
度为 ６１．９℃，ＲＰ３与小球藻油的混合油引发温
度９３．１℃，ＲＰ３与球等鞭金藻油的混合油引发
温度为９１．９℃。对比最大失重温度，微藻的引发
温度移动到高温区，球等鞭金藻油引发温度比小

球藻油提前。

航空燃料组成根据官能团主要分为直链烷

烃、支链烷烃、环烷烃、芳烃类以及其他少量不饱

和烃及含氧、硫和氮的化合物。

饱和烃类包括直链、支链烷烃和环烷烃，其化

学性质、物理性质及热性能都较稳定，安定性较其

他组分好。不饱和烃化学性质不稳定，易发生氧

化反应生成醇、醛和酸等。含氧、硫和氮化合物最

容易氧化分解并引起沉积物的生成。因此，烃类

化合物热分解过程复杂，不同族组成物质不仅各

自发生断链、异构化、脱氢环化、脱烷基、脱氢交联

和焦化反应，而且相互之间也可以发生相应的反

应。支链烷烃的 Ｃ—Ｃ键和 Ｃ—Ｈ键的键能比直
链烷烃对应的 Ｃ—Ｃ键和 Ｃ—Ｈ键的键能小，
Ｃ—Ｃ键比 Ｃ—Ｈ键键能小，根据键能裂解或脱
氢的顺序：支链烷烃的 Ｃ—Ｃ键—直链烷烃的
Ｃ—Ｃ键—Ｃ—Ｈ键［１２１３］

。即烷基支链的稳定性

低于同碳原子数的直链烷烃，而直链烷烃低于环

烷烃的热安定性。

从燃料化学组成分析，标准航空喷气燃料

ＲＰ３支链烷烃含量高，在低温时就显示出分解反
应的迹象，表现为引发温度较低；其次是球等鞭金

藻油，分析原因是 Ｃ１６、Ｃ１８高碳数烷烃含量较
高，其比小球藻油提前出现了分解迹象。实验结

果证实了直链烷烃随着碳数增加易断链，进一步

说明燃料组分的改变可引起燃料安定性的显著

变化。从燃尽指数分析，球等鞭金藻油燃尽指数下

降为９９．８％，说明引起了热沉积现象的发生。这
个结果表明在航空燃料中要控制 Ｃ１８在航空燃
料中的含量及比例，其会引起碳沉积。

对比热沉的变化，ＲＰ３热沉为 １．２９ＭＪ／ｋｇ，
ＲＰ３与小球藻油混合油热沉为 １．６８ＭＪ／ｋｇ，ＲＰ３
与等鞭金藻油的混合油的热沉为１．５４ＭＪ／ｋｇ。而
由于 Ｃ１４、Ｃ１６、Ｃ１８组成变化导致 ＰＲ３与小球藻
油混合油比热容升高 １．２６ｋＪ／（ｋｇ·Ｋ），ＰＲ３与
球等鞭金藻油混合油比热容升高 １．２７ｋＪ／（ｋｇ·
Ｋ），物理热沉的变化与总热沉变化出现的差异进
一步说明化学热沉的发生。

沉积物的形成机理非常复杂，在不同的温度

范围不同环境其反应机理也不同，碳沉积机理主

要有低温时的液相自氧化（２５～２６０℃），高温时
高温裂解（≥４００℃）。由于热重差热分析是在
氮气环境下完成，且 ３种样品的失重温度均小于
２００℃，说明 ＰＲ３与球等鞭金藻油混合油形成的
碳沉积主要是燃料与燃料溶解的溶解氧反应生

成。虽然结焦反应是放热过程，但其会显著降低

燃料的有效热沉，碳沉积可能是 ＰＲ３与球等鞭金
藻油混合油总热沉降低的原因。

燃料在较低温度发生氧化反应的自氧化机理

主要是由链反应引起的。自由基的引发是其关键

步骤，即通过 ＲＨ→Ｒ· ＋Ｈ·，或 Ｒ１Ｒ２→ Ｒ１· ＋
Ｒ２·反应产生自由基；接下来通过传递反应
Ｒ· ＋Ｏ２→ ＲＯ２·，ＲＯ２· ＋ＲＨ→ ＲＯＯＨ＋Ｒ·
进行加速，ＲＯ２·很活泼，能够导致醇、醚、酸的生
成和碳链增长，形成胶质类物质；最后，当反应体

系自由基消耗生成稳定产物，链反应终止，氧化反

应终止
［１４１５］

。

燃料低温氧化产物形式主要为胶质。胶质极

其不稳定，在升温过程中，醇醛缩合等反应导致碳

链增长，酸脱羧、脱氢导致异构、环化等反应发生，

最终形成碳沉积。发生反应的关键是链引发，由

于 Ｃ—Ｃ键能小于 Ｃ—Ｈ键能，而高碳数烷烃其
Ｃ—Ｃ键能低，容易发生分解引起链反应。

小球藻油和球等鞭金藻油热沉均增加，均说

明增加链反应的可能性就增加了燃料的化学热

表 ２　引发温度与燃尽指数

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｂｕｒｎｏｕｔｉｎｄｅｘ

航空燃料类型
组　分

Ｃ１４ Ｃ１６ Ｃ１８
引发温度／℃ 最大失重温度／℃ 最大吸热温度／℃ 燃尽指数／％

小球藻油 ＋ＲＰ３ ３．３ ２３．７ ２５．５ ９３．１ １３９ １４３ １００

球等鞭金藻油 ＋ＲＰ３ １１．３ １１．７ ２９．５ ９１．９ １４９ １５１ 　 ９９．８

ＲＰ３ ２．３ ０．１９ —　 ６１．９ ９０．２ ９４．５ １００

６２２
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沉，这是其有利的一面。但球等鞭金藻油由于

Ｃ１８高碳数烷烃含量高，其氧化过程最后导致碳
沉积的形成，将对其应用产生不利的影响；而小球

藻油在热沉提高的基础上，并没有积碳沉积的

出现。因此，研究表明通过有效控制高碳数烷

烃增加其热沉并控制其积碳在技术上是可

行的。

３　结　论

１）标准航空喷气燃料 ＲＰ３和２种微藻油的
掺混油热重差热联合分析结果表明，２种微藻油
的掺混油热沉均高于 ＲＰ３，ＲＰ３与球等鞭金藻
油的混合油由于高碳数烷烃含量的升高，安定性

下降，显示了０．２％的碳沉积。
２）热重和热重微分研究表明，标准航空喷气

燃料ＲＰ３失重区间在 ３０～１５０℃之间，最大失重
温度在９０．２℃；ＲＰ３与小球藻油混合油的失重区
间在３０～１８５℃之间，最大失重温度 １３９℃；ＲＰ３
与球等鞭金藻油的混合油的失重区间为 ３０～
２００℃之间，最大失重温度１４９℃。

３）ＲＰ３以及 ＲＰ３与小球藻油混合油没有
积碳沉积，燃尽指数为 ０。ＲＰ３与球等鞭金藻油
的混合油燃尽指数０．２％，出现了碳沉积，分析是
由高碳数的烷烃热分解导致的积碳。

４）ＲＰ３热沉为 １．２９ＭＪ／ｋｇ，ＲＰ３与小球藻
油混合油热沉为１．６８ＭＪ／ｋｇ，ＲＰ３与球等鞭金藻
油的混合油的热沉为 １．５４ＭＪ／ｋｇ，说明高碳数烷
烃含量增加了燃料的热沉，而且除了物理热沉还

有化学热沉的贡献。

５）ＲＰ３与球等鞭金藻油混合油形成的碳沉
积主要是燃料与燃料溶解的溶解氧反应生成。在

低温发生通过链反应生成胶质，温度升高，胶质发

生分解聚合等反应形成积碳。

６）球等鞭金藻油高碳数烷烃在提高热沉基
础上导致碳沉积的形成，但小球藻油在热沉提高

的基础上，并没有形成碳沉积。说明通过有效控

制高碳数烷烃分配比例可增加其热沉并控制其积

碳在理论和技术上是可行的。
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压电纤维材料驱动下复合板扭曲变形效率分析

李琳１，２，薛铮３，范雨１，２，

（１．北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３；

２．先进航空发动机协同创新中心，北京 １０００８３；　３．空间物理重点实验室，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：含有主动材料的复合结构越来越多地应用于自适应结构中。主动纤维材料
的应用为复合结构带来了新的特性也使其设计更为复杂。针对受压电纤维材料（ＭＦＣ）驱动
的主动材料复合板的变形进行研究，目的在于获得 ＭＦＣ驱动复合板扭曲变形与 ＭＦＣ纤维铺
设及驱动模式的关系。基于弹性力学理论建立了受电压作用主动纤维产生的应变与由此导致

的复合板的内力、变形之间的关系，并利用 Ｒｉｔｚ法，通过假设双向梁函数组合级数的位移场建
立了该问题的求解方法，经推导得到了 ＭＦＣ驱动下位移场的求解方程，实验结果验证了其有
效性。为了评估 ＭＦＣ驱动复合板在不同条件下的驱动效果，针对复合板变形所具有的弯扭耦
合特点，在定义复合板截面等效扭转角和等效弯曲角的基础上提出了主动复合板驱动扭曲变

形效率的概念和计算方法，利用该方法分析了 ＭＦＣ的铺设角度以及电压驱动模式对复合板扭
曲变形效率的影响。依据分析所得到的结果给出了对应不同约束条件的 ＭＦＣ驱动复合板主
动纤维布置及驱动模式的选择方案。

关　键　词：压电纤维材料；主动复合板；扭曲变形；纤维方向；驱动方式
中图分类号：Ｖ２１４．８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２２９１２

　　为了进一步提高传统飞行器的性能并实现飞
行器的智能化，基于智能材料的自适应机翼结构

已逐渐成为研究热点，尤其是在高速发展的无人

飞行器（ＵＡＶ）设计领域。其中，“Ｍｏｒｐｈｉｎｇ”（变
体）

［１３］
的概念在机翼的设计中得到了广泛关注。

人们希望能够通过对机翼的变形控制实现对飞行

的控制或对飞行器结构参数的调整。相关的研究

主要包括可变弧形翼（翼面展向弯曲）
［４５］
、上反

角可调机翼
［６］
和可扭曲机翼

［７９］
几种形式。最早

提出的变形设计方案是通过改变机翼扭转角的分

布来提高飞行性能和控制能力。但在早期的刚性

机翼结构设计中却因结构重量和刚度而难以实

现。随着飞行器的小型化、无人化，并得益于材料

科学与技术的发展，越来越多的飞行器开始采用

柔性构件
［１０］
。柔性机翼的出现也使得可扭转机

翼的设计重新受到研究者们的关注。特别是在柔

性结构中采用主动材料结构一体化设计的方式，

其有着传统驱动方式无可比拟的优势。利用智能

材料的特性人为驱动机翼扭曲变形可为机翼减

轻阵风和机动载荷、提高升力和取代传统控制

面。因此对自适应机翼扭曲变形的研究尤为

重要。

压 电 纤 维 材 料 （ＭａｃｒｏＦｉｂｅｒＣｏｍｐｏｓｉｔｅ，
ＭＦＣ）［１１］克服了传统压电材料易损、难结合的缺
点，具有高输出、高带宽及能量密度高的优点，因

此在飞行器自适应结构中具有更好的应用前

lenovo
全文下载
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景
［１２１３］

。在采用压电材料对结构进行形状控制

的一些基本研究中，文献［１４］研究了指定扭曲变
形下压电片厚度、布置位置和驱动电压的优化。

文献［１５］通过拓扑优化基板结构实现了压电驱
动扭曲变形效率的提升。文献［１６］采用非矩形
压电片对压电复合板进行扭曲变形控制。文

献［１７］针对形状控制的应用优化了压电片的几
何形状。已有的研究多是基于传统压电片进行形

状控制的分析，而采用 ＭＦＣ来进行形状控制也多
是基于４５°的对称铺设的方案［１８］

。这些研究忽略

了压电纤维方向对形状控制的影响，同时也缺少

压电纤维材料与不同驱动方案结合所带来不同效

果的相关研究。

板结构作为机翼结构最基本构成形式，如何

设计才能使得复合板在压电纤维材料的驱动下获

得更高的扭曲变形效率，对于采用这种主动复合

材料的自适应机翼的性能提升有着重要的参考意

义。本文基于 Ｒｉｔｚ法假设双向梁函数组合级数
的位移场，建立了压电纤维材料驱动下复合板变

形的求解方法。在此基础上针对压电纤维材料的

方向性以及正负输出的差异性（ＭＦＣ的电压驱动
范围是 －５００～１５００Ｖ，导致正负输出能力不对
称）对压电纤维材料驱动下复合板扭曲变形效率

进行了详细分析，为 ＭＦＣ铺设角度的选择、获得
单层和双层压电纤维复合板的最佳扭曲变形提供

了理论依据。

１　ＭＦＣ复合板分析模型

在自适应结构中为了获得较大的形变量多采

用薄板结构。本文的分析亦基于薄板理论，采用

的坐标系如图１所示，其中 ｘ轴为板长方向，ｙ轴
为板宽方向，ｚ轴垂直于板面；①和②分别对应
具有单层ＭＦＣ和双层ＭＦＣ的复合板结构。采用

图 １　ＭＦＣ复合板的几何结构及坐标系

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆ

ＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ

单层 ＭＦＣ时材料主轴方向与 ｘ轴夹角为 θ，双层
ＭＦＣ时，上下两层材料主轴方向与 ｘ轴夹角分别
为 θｕｐ和 θｄｏｗｎ。ｔ为复合板厚度，ｔ１和 ｔ２分别为单
层和双层 ＭＦＣ复合板厚度，ｔａ为 ＭＦＣ厚度，ｔｂ为
基板厚度，Ｌ和 Ｗ分别为板的长度和宽度。以下
分析不受外力作用的 ＭＦＣ复合板在电压驱动下
的变形。

设 ｕ，ｖ，ｗ为板内任意一点（ｘ，ｙ，ｚ）沿 ３个坐
标方向的位移分量；ｕ０和 ｖ０分别为板的中面沿 ｘ
和 ｙ方向的位移分量。根据薄板理论，在薄板整
体坐标系中有如下关系式：

ｕ（ｘ，ｙ，ｚ）＝ｕ０（ｘ，ｙ）－ｚｗ
ｘ

ｖ（ｘ，ｙ，ｚ）＝ｖ０（ｘ，ｙ）－ｚｗ
ｙ

ｗ（ｘ，ｙ，ｚ）＝ｗ（ｘ，ｙ













）

（１）

　　由式（１）的位移关系可得 ＭＦＣ复合板应变
向量的表达式为

ε＝ε０＋ｚκ （２）
式中：ε０为中面应变向量。κ为中面曲率变化向
量。这２个变量的表达式为（式中右上方标“０”
的变量对应中面的变量）：

ε０ ＝

ε０ｘ

ε０ｙ

ε０











ｘｙ

＝

ｕ０

ｘ

ｖ０

ｙ

ｕ０

ｙ
＋ｖ

０



















ｘ

κ＝

κ０ｘ

κ０ｙ

κ０











ｘｙ

＝

－
２ｗ
ｘ２

－
２ｗ
ｙ２

－２
２ｗ
ｘ









































ｙ

（３）

在没有外力作用的情况下，主动材料结构的

变形可通过改变外界电压（电流、磁场或温度场）

引起，称对应的应变 Λ为主动应变。在复合材料
结构中主动材料的变形受到被动材料的限制，因

此 ＭＦＣ复合板的应变 ε由２部分组成：
ε＝ε

～ ＋Λ （４）
式中：ε

～
由基板对 ＭＦＣ的反作用力引起，也称为

被动应变。复合板第 ｋ层中应变 ε与应力 σ的关
系为

σ＝Ｑｋε （５）
设第 ｋ层应变为主动应变 Λｋ，则与该应变对

应的等效加载应力为

σΛ ＝ＱｋΛｋ （６）

０３２
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　第 ２期 李琳，等：压电纤维材料驱动下复合板扭曲变形效率分析

式中：Ｑｋ为复合板坐标系下第 ｋ层材料的刚度矩
阵。当该层材料主轴坐标系与复合板坐标系的夹

角为 θｕｐ时，Ｑｋ与材料主轴坐标系下的刚度矩阵

Ｑｋ有如下关系：

Ｑｋ＝Ｔ
－１ＱｋＴ

－Ｔ
（７）

式中：Ｔ为各层纤维方向与主轴夹角所对应的转
换矩阵。复合板坐标系下主动纤维材料的输出应

变 Λｋ与其在材料主轴坐标系下的应变Λｋ的关
系为

Λｋ ＝Ｔ
－ＴΛｋ （８）

根据复合板应力、应变的关系可以推导出复合板

内力与位移的关系。

对应板中的弹性变形，复合板厚度上单位长

度的内力 Ｎ和内力矩 Ｍ为

Ｎ＝∫－ｔ／２
ｔ／２

σｄｚ＝∑
ｎ

ｋ＝１
∫
ｚｋ

ｚｋ－１
σｄｚ

Ｍ＝∫－ｔ／２
ｔ／２

σｚｄｚ＝∑
ｎ

ｋ＝１
∫
ｚｋ

ｚｋ－１
σｚｄ









 ｚ

（９）

式中：ｚｋ为各层界面在复合板坐标系下所对应的
纵坐标。将式（２）和式（５）代入式（９）

[
并化简得到

Ｎ ]Ｍ [＝ Ａ Ｂ] [Ｂ Ｄ
ε０ ]κ （１０）

式中：矩阵 Ａ、Ｂ和Ｄ构成了主动复合板的刚度矩
阵。同理，由式（６）可得对应主动应变的等效驱
动力 ＮΛ和等效驱动力矩 ＭΛ

[

为

ＮΛ
Ｍ ]
Λ

＝

　∑
λ

ｋ＝１
ΛｋＱｋ（ｚｋ－ｚｋ－１）

１
２∑

λ

ｋ＝１
ΛｋＱｋ（ｚ

２
ｋ －ｚ

２
ｋ－１











）

（１１）

式中：λ为 ＭＦＣ复合板层数，单层时 λ＝２，双层
时 λ＝３。

基于上述复合板内力与变形的关系即可获得

主动复合板的能量表达式，进而可利用最小势能

原理对复合板的形变进行求解。

复合板的应变势能 Ｕ为

Ｕ＝１
２∫

ｔ／２

－ｔ／２∫０
Ｗ

∫０
Ｌ

（σεＴ）ｄｘｄｙｄｚ＝

　　 １
２∫０

Ｗ

∫０
Ｌ

（Ｎ（ε０）Ｔ＋ＭκＴ）ｄｘｄｙ （１２）

主动材料驱动应变的等效力和等效力矩做功

ＷΛ为

ＷΛ＝∫－ｔ／２
ｔ／２

∫０
Ｗ

∫０
Ｌ

（σΛε
Ｔ
）ｄｘｄｙｄｚ＝

　　∫０
Ｗ

∫０
Ｌ

（ＮΛ（ε
０
）
Ｔ＋ＭΛκ

Ｔ
）ｄｘｄｙ （１３）

通过式（１２）和式（１３）相减得到主动复合板
的总势能 Ｅｔ为

Ｅｔ＝Ｕ－ＷΛ （１４）
根据最小势能原理，在所有满足变形协调和

边界位移条件的结构位移中，对应系统实际位移

的势能最小。以下应用 Ｒｉｔｚ法，将复合板的位移
表示成具有待定系数的、一系列满足位移边界条

件的双向梁函数（Ｒｉｔｚ基）的组合，然后通过对复
合板的总势能求极值来确定位移表达式中的待定

系数。假设主动复合板的位移场为

ｕ０＝∑
Ｉ

ｉ＝１
∑
Ｊ

ｊ＝１
ｕ^ｉｊΘｉ( )ｘΦｊ（ｙ）

ｖ０＝∑
Ｉ

ｉ＝１
∑
Ｊ

ｊ＝１
ｖ^ｉｊΘｉ（ｘ）Φｊ（ｙ）

ｗ＝∑
Ｉ

ｉ＝１
∑
Ｊ

ｊ＝１
ｗ^ｉｊΘｉ（ｘ）Φｊ（ｙ













）

（１５）

式中：Θｉ（ｘ）为复合板在 ｘ方向的 Ｒｉｔｚ基函数；
Θｊ（ｙ）为复合板在 ｙ方向的 Ｒｉｔｚ基函数。根据
Ｒｉｔｚ法原理，Θｉ（ｘ）和 Θｊ（ｙ）仅需满足位移边界条
件，因此取满足位移边界条件的梁振型函数作为

Ｒｉｔｚ基函数。Ｉ和 Ｊ分别为在 ｘ和 ｙ方向所采用
的梁函数阶数，^ｕｉｊ、^ｖｉｊ和 ｗ^ｉｊ为待定系数。对应不同
边界条件的各阶次梁函数在有关振动基础理论方

面的著作中均可查到
［１９２０］

。

根据最小势能原理，位移场的待定系数 ｕ^ｉｊ、^ｖｉｊ
和 ｗ^ｉｊ需满足如下关系：
Ｅｔ
^ｕｉｊ
＝０

Ｅｔ
^ｖｉｊ
＝０

Ｅｔ
^ｗｉｊ
＝













 ０

（１６）

将基于位移场表达式（１５）的主动复合板的
应变场和应力场代入式（９）～式（１４），即可推导出
主动复合板总势能的表达式，再将该表达式代入

式（１６）便可得到位移场待定系数的求解方程组：
Ｃｐ＝ｑ （１７）
式中：ｐ为位移场待定系数向量；ｑ为与主动材料
输出相关的常数向量；Ｃ为３ＩＪ×３ＩＪ阶系数矩阵，
可以划分为９个子块矩阵

Ｃ＝

Ｃｕｕ Ｃｕｖ Ｃｕｗ
Ｃｖｕ Ｃｖｖ Ｃｖｗ
Ｃｗｕ Ｃｗｖ Ｃ











ｗｗ ３ＩＪ×３ＩＪ

（１８）

Ｃ中的每个子块均为 Ｉ×Ｊ阶矩阵。经推导
各子块矩阵中元素表达式为

Ｃｓｒ（（ｉ－１）Ｊ＋ｊ，（ｍ－１）Ｊ＋ｎ）＝（ｃｓｒ）
ｉｊ
ｍｎ

　　ｍ＝１，２，…，Ｉ；ｎ＝１，２，…，Ｊ；ｉ＝１，２，…，Ｉ；
　　ｊ＝１，２，…，Ｊ；ｓ＝ｕ，ｖ，ｗ；ｒ＝ｕ，ｖ，ｗ （１９）

１３２
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（ｃｕｕ）
ｉｊ
ｍｎ＝２Ａ１１ｇ

（１１）
ｉｍ ｈ

（００）
ｊｎ ＋（Ａ１６＋Ａ６１）·

　　（ｇ（０１）ｍｉ ｈ
（０１）
ｊｎ ＋ｇ（０１）ｉｍ ｈ

（０１）
ｎｊ ）＋２Ａ６６ｇ

（００）
ｉｍ ｈ

（１１）
ｊｎ

（ｃｕｖ）
ｉｊ
ｍｎ＝（Ａ１２＋Ａ２１）ｇ

（０１）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｊｎ ＋（Ａ１６＋Ａ６１）·

　　ｇ（１１）ｉｍ ｈ
（００）
ｊｎ ＋（Ａ２６＋Ａ６２）ｇ

（００）
ｉｍ ｈ

（１１）
ｊｎ ＋

　　２Ａ６６ｇ
（０１）
ｉｍ ｈ

（０１）
ｎｊ

（ｃｕｗ）
ｉｊ
ｍｎ＝－２Ｂ１１ｇ

（１２）
ｉｍ ｈ

（００）
ｊｎ －２Ｂ２１ｇ

（０１）
ｍｉ ｈ

（０２）
ｊｎ －

　　４Ｂ６１ｇ
（１１）
ｉｍ ｈ

（０１）
ｊｎ －２Ｂ１６ｇ

（０２）
ｉｍ ｈ

（０１）
ｎｊ －

　　２Ｂ２６ｇ
（００）
ｉｍ ｈ

（１２）
ｊｎ －４Ｂ６６ｇ

（０１）
ｉｍ ｈ

（１１）
ｊｎ

（ｃｖｕ）
ｉｊ
ｍｎ＝（Ａ１２＋Ａ２１）ｇ

（０１）
ｉｍ ｈ

（０１）
ｎｊ ＋（Ａ１６＋Ａ６１）·

　　ｇ（１１）ｉｍ ｈ
（００）
ｊｎ ＋（Ａ２６＋Ａ６２）ｇ

（００）
ｉｍ ｈ

（１１）
ｊｎ ＋

　　２Ａ６６ｇ
（０１）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｊｎ

（ｃｖｖ）
ｉｊ
ｍｎ＝（Ａ２６＋Ａ６２）（ｇ

（０１）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｊｎ ＋

　　ｇ（０１）ｉｍ ｈ
（０１）
ｎｊ ）＋２Ａ２２ｇ

（００）
ｉｍ ｈ

（１１）
ｊｎ ＋２Ａ６６ｇ

（１１）
ｉｍ ｈ

（００）
ｊｎ

（ｃｖｗ）
ｉｊ
ｍｎ＝－２Ｂ１２ｇ

（０２）
ｉｍ ｈ

（０１）
ｎｊ －２Ｂ２２ｇ

（００）
ｉｍ ｈ

（１２）
ｊｎ －

　　４Ｂ６２ｇ
（０１）
ｉｍ ｈ

（１１）
ｊｎ －２Ｂ１６ｇ

（１２）
ｉｍ ｈ

（００）
ｊｎ －

　　２Ｂ２６ｇ
（０１）
ｍｉ ｈ

（０２）
ｊｎ －４Ｂ６６ｇ

（１１）
ｉｍ ｈ

（０１）
ｊｎ

（ｃｗｕ）
ｉｊ
ｍｎ＝－２Ｂ１１ｇ

（１２）
ｍｉ ｈ

（００）
ｎｊ －２Ｂ２１ｇ

（０１）
ｉｍ ｈ

（０２）
ｎｊ －

　　４Ｂ６１ｇ
（１１）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｎｊ －２Ｂ１６ｇ

（０２）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｊｎ －

　　２Ｂ２６ｇ
（００）
ｍｉ ｈ

（１２）
ｎｊ －４Ｂ６６ｇ

（０１）
ｍｉ ｈ

（１１）
ｎｊ

（ｃｗｖ）
ｉｊ
ｍｎ ＝－２Ｂ１２ｇ

（０２）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｊｎ －２Ｂ２２ｇ

（００）
ｍｉ ｈ

（１２）
ｎｊ －

　　４Ｂ６２ｇ
（０１）
ｍｉ ｈ

（１１）
ｎｊ －２Ｂ１６ｇ

（１２）
ｍｉ ｈ

（００）
ｎｊ －

　　２Ｂ２６ｇ
（０１）
ｉｍ ｈ

（０２）
ｎｊ －４Ｂ６６ｇ

（１１）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｎｊ

（ｃｗｗ）
ｉｊ
ｍｎ＝（Ｄ１２＋Ｄ２１）（ｇ

（０２）
ｉｍ ｈ

（０２）
ｎｊ ＋ｇ（０２）ｍｉ ｈ

（０２）
ｊｎ ）＋

　　２（Ｄ１６＋Ｄ６１）（ｇ
（１２）
ｍｉ ｈ

（０１）
ｊｎ ＋ｇ（１２）ｉｍ ｈ

（０１）
ｎｊ ）＋

　　２（Ｄ２６＋Ｄ６２）（ｇ
（０１）
ｉｍ ｈ

（１２）
ｎｊ ＋ｇ（０１）ｍｉ ｈ

（１２）
ｊｎ ）＋

　　２Ｄ１１ｇ
（２２）
ｉｍ ｈ

（００）
ｊｎ ＋２Ｄ２２ｇ

（００）
ｉｍ ｈ

（２２）
ｊｎ ＋８Ｄ６６ｇ

（１１）
ｉｍ ｈ

（１１）



















































ｊｎ

（２０）
ｐ和ｑ均为３×Ｉ×Ｊ维列向量，分别由 ３个子

向量构成

ｐ＝［ｐｕ，ｐｖ，ｐｗ］
Ｔ

（２１）
ｑ＝［ｑｕ，ｑｖ，ｑｗ］

Ｔ
（２２）

其中的子向量中元素为

ｐｓ（（ｉ－１）Ｊ＋ｊ，１）＝δｉｊ
　　ｉ＝１，２，…，Ｉ；ｊ＝１，２，…，Ｊ；ｓ＝ｕ，ｖ，ｗ

（２３）
ｑｓ（（ｉ－１）Ｊ＋ｊ，１）＝（ｑｓ）

ｉｊ
ｍｎ

　　ｍ ＝１，２，…，Ｉ；ｎ＝１，２，…，Ｊ；ｉ＝１，２，…，Ｉ；
　　ｊ＝１，２，…，Ｊ；ｓ＝ｕ，ｖ，ｗ （２４）
（ｑｕ）

ｉｊ
ｍｎ ＝２（Ｎｘ）Λｇ

（１）
ｉ ｈ

（０）
ｊ ＋２（Ｎｘｙ）Λｇ

（０）
ｉ ｈ

（１）
ｊ

（ｑｖ）
ｉｊ
ｍｎ ＝２（Ｎｙ）Λｇ

（０）
ｉ ｈ

（１）
ｊ ＋２（Ｎｘｙ）Λｇ

（１）
ｉ ｈ

（０）
ｊ

（ｑｗ）
ｉｊ
ｍｎ ＝－２（Ｍｘ）Λｇ

（２）
ｉ ｈ

（０）
ｊ －

　　２（Ｍｙ）Λｇ
（０）
ｉ ｈ

（２）
ｊ －４（Ｍｘｙ）Λｇ

（１）
ｉ ｈ

（１）










ｊ

（２５）

　　式（２０）中：Ａｉｊ、Ｂｉｊ、Ｄｉｊ（ｉ＝１，２，６；ｊ＝１，２，６）
分别为式（１０）中矩阵 Ａ、Ｂ、Ｄ中的元素；ｇｉ、ｇｉｊ和
ｈｉ、ｈｉｊ为与所选取梁函数相关的积分值，其中 ｇｉ、
ｇｉｊ为与 ｘ方向梁函数相关的积分值，表达式为

ｇ（０）ｉ ＝∫０
Ｌ

Θｉ（ｘ）ｄｘ

ｇ（１）ｉ ＝∫０
Ｌ

Θ′ｉ（ｘ）ｄｘ

ｇ（１）ｉ ＝∫０
Ｌ

Θ″ｉ（ｘ）ｄｘ

ｇ（００）ｉｍ ＝∫０
Ｌ

Θｉ（ｘ）Θｍ（ｘ）ｄｘ

ｇ（０１）ｉｍ ＝∫０
Ｌ

Θｉ（ｘ）Θ′ｍ（ｘ）ｄｘ

ｇ（０１）ｍｉ ＝∫０
Ｌ

Θｍ（ｘ）Θ′ｉ（ｘ）ｄｘ

ｇ（０２）ｉｍ ＝∫０
Ｌ

Θｉ（ｘ）Θ″ｍ（ｘ）ｄｘ

ｇ（０２）ｍｉ ＝∫０
Ｌ

Θｍ（ｘ）Θ″ｉ（ｘ）ｄｘ

ｇ（１２）ｉｍ ＝∫０
Ｌ

Θ′ｉ（ｘ）Θ″ｍ（ｘ）ｄｘ

ｇ（１２）ｍｉ ＝∫０
Ｌ

Θ′ｍ（ｘ）Θ″ｉ（ｘ）ｄｘ

ｇ（２２）ｉｍ ＝∫０
Ｌ

Θ″ｉ（ｘ）Θ″ｍ（ｘ）ｄ





































 ｘ

（２６）

将式（２６）中的 ｉ，ｍ，Θｉ（ｘ）和 Ｌ分别替换为

ｊ，ｎ，∏ｊ
（ｙ）和 Ｗ，可以得到与 ｙ方向梁函数有关

的积分值。

将各积分值及式（１８）～式（２６）逐次代入
到式（１７），式（２１）作为一个以 ｐ为未知元的向量
方程，其系数矩阵 Ｃ和常数矩阵 ｑ得到完备，由
ｐ＝Ｃ－１ｑ （２７）

便可求得假设位移场中梁函数组合级数的待

定系数，从而获得 ＭＦＣ复合板驱动变形的位移
结果。

２　实验验证

为验证本文所建立的分析模型、所采用的基

本假设以及计算方法在求解 ＭＦＣ主动应变驱动
下复合板位移场时的有效性，对由 ２片 Ｍ８５２８
Ｆ１ＭＦＣ构成的 ＭＦＣ复合板试件进行了相关实验
测试。ＭＦＣ、基板的材料参数和试件的几何参数
分别在表 １、表 ２中给出，其中 Ｅ、υ和 Ｇ分别为
材料的弹性模量、泊松比和剪切模量，１、２表示材
料的主轴方向。

２３２
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表 １　ＭＦＣ和基板的材料参数

Ｔａｂｌｅ１　ＭａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＭＦＣａｎｄｓｕｂｓｔｒａｔｅ

材　料
Ｅ／ＧＰａ υ

Ｅ１ Ｅ２ υ１２ υ２１
Ｇ／ＧＰａ ｔ／ｍｍ Λ／１０－６

Ｍ８５２８Ｆ１ ３０．３３６ １５．８５７ ０．３１ ０．１６ 　５．５１５ ０．３ ［１３５０，０，０］Ｔ

基底 ４４ ０．２７ ３．１ ０．３ —

表 ２　试件的几何参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ

试　件 布置形式 ｘ方向边界条件 ｙ方向边界条件 Ｗ／ｍｍ Ｌ／ｍｍ θｕｐ／（°） θｄｏｗｎ／（°）

１＃ ｂｉｍｏｒｐｈ ＣＦ ＦＦ ３５ ９５ ４５ －４５

　　测试时复合板的固定方式为固定 １个边，其
余３边为自由状态（见图２）。２片 ＭＦＣ均采用最
高正电压驱动（１５００Ｖ／１５００Ｖ），对应的驱动应变
参见表 １。采用激光位移传感器对 ＭＦＣ复合板

上沿 ｘ方向的 ５条等距线（Ｌ０，Ｌ１，…，Ｌ４）进行了
挠度测试，从而获得复合板不同位置处相应位置

的位移。

测试之前先对测试状态下复合板的形变按本

文第 １节给出的方法进行理论预测。在计算中
ｘ方向选取固支自由边界条件对应的梁函数

Θ（ｘ），ｙ方向选取自由自由边界条件对应的梁函
数，上下层 ＭＦＣ纤维的角度分别为 ４５°和 －４５°；
在函数阶次选取方面，采用满足边界条件的梁函

数作为李兹基函数来模拟板的静力弯曲变形时，

一般取前３阶即可以得到较好的结果。而复合板

图 ２　ＭＦＣ复合板扭曲实验测试

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｔｅｓｔｏｆｔｗｉｓｔａｃｔｕａｔｉｏｎｏｆ

ＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ

在电压驱动下不仅产生弯曲变形还同时产生扭曲

变形。理论上 Ｒｉｔｚ法随函数阶数的增加会提高
精度但取值的无限增加会急剧的加大计算量；综

合考虑计算量和精度，在 ｘ和 ｙ方向均取前１０阶
梁函数进行计算，所得 ＭＦＣ复合板试件的位移场
如图３所示。

实验所测得的挠度同计算得到的位移进行了

对比，对比结果在图 ４中给出。图中离散点为测
试结果，连续的线段为理论计算结果。

图４中的实验结果与计算结果吻合得较好，
验证了第 １节所建立的模型、基本假设及计算
方法在求解ＭＦＣ驱动下复合板位移场的有效性。

图 ３　ＭＦＣ复合板试件在 ＭＦＣ驱动下的位移场预测

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｆｉｅｌｄｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ（ＭＦＣ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ）ｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｉｏｎｏｆＭＦＣ

图 ４　ＭＦＣ复合板多点挠度测试与计算

结果的对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｎｍｕｌｔｉ

ｐｏｉｎｔｓａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ

３３２
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通过该模型可以对 ＭＦＣ复合板的相关参数特性
进行准确分析。

３　受 ＭＦＣ驱动的复合板的扭曲变
形效率

　　理论与实测结果表明，主动纤维驱动下复合
板产生了弯扭耦合变形。如何布置 ＭＦＣ纤维的
方向并选择合理的驱动方式才能获得更大的扭曲

变形效率是本文分析的主要目的。本文针对

ＭＦＣ在自适应翼面中应用的 ２种典型模式（见
图５）进行研究，其力学模型可以分别简化为边界
条件为１边固支３边自由（ＣＦＦＦ，对应图 ５（ａ）中
的应用模式）和 ２边固支 ２边自由（ＣＦＣＦ，对应
图５（ｂ）中的应用模式）的复合板。

为了衡量 ＭＦＣ复合板的扭曲变形程度，定义
与固支边平行的任意截面相对固支边的等效扭转

角为：变形后该截面中线两端点连线与固支边所

形成的夹角 β，如图６所示。

图 ５　主动材料在一体化自适应翼面中的典型应用模式

Ｆｉｇ．５　Ｔｙｐｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｍｏｄｅｓｏｆａｃｔｉｖｅｍａｔｅｒｉａｌｉｎ

ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄａｄａｐｔｉｖｅｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ

图 ６　ＭＦＣ复合板等效扭转角 β
Ｆｉｇ．６　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｇｌｅβｏｆ

ＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ

根据几何关系有如下表达式：

β（ｘ）＝ａｒｃｔａｎ ｗＬ（ｘ）－ｗＲ（ｘ）( )Ｗ
（２８）

式中：ｗＬ（ｘ）和 ｗＲ（ｘ）分别为垂直于固定边的两
侧边的挠度；若其中一个边也被固定，以 ｙ＝０的
一侧边被固定为例，则有ｗＬ（ｘ）＝０。显然与固定
边相对的自由端截面（ｘ＝Ｌ时）的等效扭转角为
最大扭转角。

为了衡量 ＭＦＣ复合板的弯曲变形程度，定义
与固支边平行的任意截面相对固定截面的等效弯

转角 α的正切为：该截面中线挠度的均值与该截
面至固定端的距离之比（如图７所示）：

α（ｘ）＝ａｒｃｔａｎ １
ｎＬ∑

ｎ

ｉ＝１
ｗｉ（ｘ( )） （２９）

式中：Ｗｉ（ｘ）为垂直固定边的第 ｉ个截面中线的挠
度；ｎ为所计算或所测试的垂直固定边的截面挠
度个数。显然与固定边相对的自由端截面（ｘ＝
Ｌ）的等效弯转角为最大弯转角。

即使受到同样的电压驱动，对应不同的结构

形式、电压驱动方式或不同的 ＭＦＣ纤维方向，复
合板所获得的扭曲程度也不同，扭曲变形越大说

明扭曲变形效率越高。为了评估 ＭＦＣ复合板在
不同条件下的驱动效果，定义压电纤维复合板驱

动扭曲变形效率为

η＝β（Ｌ）ＷＬ
（３０）

式中：β（Ｌ）为与固定截面平行的截面中最大的等
效扭转角，即自由端截面（ｘ＝Ｌ）的等效扭转角。
该效率的物理意义是单位面积的压电纤维材料复

合板所能实现的扭曲变形程度。

由式（３０）可知，当复合板的几何尺寸一定
时，复合板自由端截面（ｘ＝Ｌ）的等效扭转角β（Ｌ）
（式（２８））即可被用来衡量复合板的扭曲变形
效率。

以下在对 ＭＦＣ复合板驱动扭曲变形效率的
计算分析中，ＭＦＣ和基板采用表 １中所给出的相
关参数。

图 ７　ＭＦＣ复合板等效弯转角 α
Ｆｉｇ．７　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｂｅｎｄｉｎｇａｎｇｌｅαｏｆ

ＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ

４３２
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３．１　单层 ＭＦＣ驱动下复合板扭曲变形效率
分析

　　由于正电压下 ＭＦＣ的驱动能力高于负电压，
单层 ＭＦＣ复合板一般采用正电压驱动模式。在
单层 ＭＦＣ驱动下，压电纤维布置的方向对 ＭＦＣ
复合板扭曲变形效率的影响是分析的重点。根据

复合板扭曲变形效率的定义，对于给定的复合板，

在最高正电压（１５００Ｖ）驱动下自由端截面等效
扭转角随 ＭＦＣ铺设角度的变化就反映了扭曲变
形效率随 ＭＦＣ铺设角度的变化。
３．１．１　ＣＦＦＦ约束下单层 ＭＦＣ驱动下复合板的

扭曲变形效率

　　在复合板的结构参数中，复合板的长宽比例
与纤维的布置方向关系密切。图８给出了具有不
同长宽比的单层 ＭＦＣ驱动复合板扭曲变形随压
电纤维铺设角度的变化；利用结构的对称性，θｕｐ
的取值范围为０°～９０°。

由图８可以看出，随着压电纤维铺设角 θｎｐ的
增加，ＭＦＣ驱动下复合板的自由边截面等效扭转
角均为先递增后减小的规律。而随着复合板长宽

比（Ｌ／Ｗ）的减小，自由边截面等效扭转角极值所
对应的铺设角度值（图中点划线与每条曲线的交

点对应的 θｕｐ角度）逐渐递增。所得到的结果表明
对于具有 ＣＦＦＦ边界条件的单层 ＭＦＣ复合板，为
了获得更高的扭曲变形效率，其压电纤维的铺设

角度一般不为 ４５°或复合板对角线所对应的角
度，而是具备随长宽比减小而增加的规律。

图 ８　单层 ＭＦＣ驱动下压电纤维方向对复合板的

自由边截面等效扭转角的影响（ＣＦＦＦ）

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｇｌｅａｔｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ

ａｃｔｕａｔｅｄｂｙｓｉｎｇｌｅｌａｙｅｒｏｆＭＦＣ（ＣＦＦＦ）

３．１．２　ＣＦＣＦ约束下单层 ＭＦＣ驱动下复合板的
扭曲变形效率

　　边界条件为 ＣＦＣＦ的单层 ＭＦＣ驱动复合板

的扭曲变形效率如图９所示。
对应不同的长宽比，扭曲变形效率随压电纤

图 ９　单层 ＭＦＣ驱动下压电纤维方向对复合板的

自由边截面等效扭转角的影响（ＣＦＣＦ）

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｇｌｅａｔｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ

ａｃｔｕａｔｅｄｂｙｓｉｎｇｌｅｌａｙｅｒｏｆＭＦＣ（ＣＦＣＦ）

维铺设角的增大也具有先增加后减小的规律。与

ＣＦＦＦ边界条件不同的是其压电纤维的优选铺设
角度（图中点划线与每条曲线的交点对应的 θｎｐ角
度）随复合板长宽比的增加而增加。由于边界条

件的对称性，在复合板长宽比为１时，压电纤维的
铺设角应选为４５°。
３．２　双层 ＭＦＣ驱动下复合板扭曲变形效率

分析

　　相对单层 ＭＦＣ复合板，双层 ＭＦＣ复合板
（ＭＦＣ分设于基板的上下层，参见图 １）存在更为
多样性的驱动模式，驱动电压模式可分为 ２种，
２层ＭＦＣ均采用正电压（＋／＋）驱动和一正一负
（＋／－）的电压驱动模式。压电材料的特性使得
ＭＦＣ的驱动电压在正负范围内不对称，一般的电
压驱动范围为（－５００～１５００Ｖ）。本节分别讨论
正电压取１５００Ｖ、负电压取 －５００Ｖ情况下（此时
对应 ＭＦＣ的最大驱动能力），正电压（＋／＋）对
称驱动和一正一负（＋／－）非对称驱动方式下压
电纤维的铺设方向对扭曲变形效率的影响。设

θｕｐ和 θｄｏｗｎ分别为上下压电纤维铺设角度，取值范
围均为

!

９０°～９０°。
３．２．１　ＣＦＦＦ约束下双层 ＭＦＣ驱动下复合板扭

曲变形效率

　　通常 ＭＦＣ复合板的面外变形包含了扭曲变
形和弯曲变形，变形能一定时弯曲变形程度越小

则能量越集中于扭曲变形。因而本节除了对

ＭＦＣ复合板驱动等效扭转角的分析外还分析了
等效弯转角，以了解 ＭＦＣ复合板驱动扭曲变形效
率与驱动的弯曲变形程度之间的联系，从而进一

步获得有关如何进行压电纤维铺设的更普适的

规律。

图１０和图１１分别给出了双层 ＭＦＣ（＋／＋）

５３２
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电压驱动模式和（＋／－）电压驱动模式下复合板
的自由边截面等效扭转角（图 １０（ａ）、１１（ａ））和
等效弯转角（图 １０（ｂ）、１１（ｂ））随上下层压电纤

维方向（θｕｐ和 θｄｏｗｎ）的变化规律。如前述，在驱动
电压保持不变的条件下（＋／＋）驱动模式的驱动
电压为（１５００Ｖ／１５００Ｖ），（＋／－）驱动模式的驱
动电压为（１５００Ｖ／－５００Ｖ），复合板的自由边截
面等效扭转角的变化就代表了扭曲变形效率的

变化。

图１０和图１１的结果是在复合板长宽比为 １
的条件下得出的。对比不同长宽比的计算结果表

明，图 １０和图 １１所展现出的规律不受复合板长
宽比的影响，不同长宽比改变的是等效扭转角

和等效弯转角的极值。因此在以下的分析中，２种

图 １０　双层 ＭＦＣ复合板在（＋／＋）电压驱动模式下

自由边截面等效扭转角、弯转角随压电

纤维方向的变化（Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＦＦ）

Ｆｉｇ．１０　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｄｂｅｎｄｉｎｇ

ａｎｇｌｅｓａｔｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｗｉｔｈ

ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（ｔｗｏｌａｙｅｒｓｏｆＭＦＣ，（＋／＋）

ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅ，Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＦＦ）

驱动模式所获得的自由边截面等效扭转角及对应

的纤维铺设角不再以云图的结果展示，仅以表 ３
形式列出。

从表３中可以看出：①对于具有同一长宽比
的复合板，（＋／＋）电压驱动模式所能获得的自
由边截面等效扭转角大于（＋／

!

）电压驱动模式

下的自由边截面等效扭转角，因此在 ＣＦＦＦ的边
界条件下，（＋／＋）电压驱动方式是更佳的驱动
方案。②对于（＋／＋）的电压驱动方式，上下两
层的压电纤维铺设角度满足关系式 θｕｐ＝θｄｏｗｎ时

扭曲变形效率最高。从图 １０（ａ）可看出，当 θｕｐ＝

θｄｏｗｎ时复合板自由边截面的等效扭转角最大；

图１０（ｂ）表明在满足对称轴条件 θｕｐ ＝θｄｏｗｎ时
复合板的等效弯转角为零，由此解释了此时扭曲

图 １１　双层 ＭＦＣ复合板在（＋／－）电压驱动模式下

自由边截面等效扭转角、弯转角随压电纤维

方向的变化（Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＦＦ）

Ｆｉｇ．１１　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｄｂｅｎｄｉｎｇ

ａｎｇｌｅｓａｔｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｗｉｔｈ

ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（ｔｗｏｌａｙｅｒｓｏｆＭＦＣ，

（＋／－）ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅ，Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＦＦ）

６３２
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变形效率最大的原因。如第１节实验中采用的反
对称铺设的 ＭＦＣ复合板在 ＭＦＣ驱动下，复合板
在 ｙ＝Ｗ／２的轴线上不存在平面外的位移（矩形
板的中间对称线即图 ２中的 Ｌ２没有产生挠度）。
这一特性具有较大的工程意义，它使得设计和制

备都相对简单。在设计时，最佳的上下两层压电

纤维的铺设角度便可简化到在满足关系 θｕｐ ＝

θｄｏｗｎ的方案中寻找。
当满足关系 θｕｐ＝－θｄｏｗｎ时，扭曲变形效率随

铺设角的变化如图１２所示。
图１２所得到的关系与单层 ＭＦＣ驱动下的规

律相似，即对应最高扭曲变形效率的铺设角度

（图中点划线与每条曲线的交点对应的角度）随

着复合板长宽比的减小而增加。然而相对单层

ＭＦＣ复合板，该效率对板的长宽比的敏感性要小
得多，长宽比从 ０．２５到 ２增加了 ７倍，反映扭曲
变形效率的自由边截面等效扭转角仅变化了 ３°
左右。此外图１２还表明，在最高扭曲变形效率所
对应的铺设角度附近，复合板扭曲变形效率对

铺设角度的变化不敏感。因此从ＭＦＣ复合板制
表 ３　ＣＦＦＦ约束的 ＭＦＣ复合板在 ２种驱动模式下的

自由边截面等效扭转角极值

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｘｉｍｕｍｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｇｌｅｓｏｆ

ｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｕｎｄｅｒｔｗｏ

ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｓｗｉｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＣＦＦＦ

Ｌ／Ｗ 驱动模式 βｍａｘ／（°） θｕｐ／（°） θｄｏｗｎ／（°）

２
＋／＋ １５．７５ －４６．８ ４６．８
＋／－ ９．５０ ４６．８ ５４

１
＋／＋ １３．９０ －４７．７ ４７．７
＋／－ ８．５９ ５０．４ ５５．８

　 ０．２５
＋／＋ ５．８２ －５０．４ ５０．４
＋／－ ３．９３ ５５．８ ５７．６

图 １２　双层 ＭＦＣ复合板 （＋／＋）电压驱动模式下

压电纤维铺设角度（θｕｐ＝－θｄｏｗｎ）对复合

板扭曲变形效率的影响（ＣＦＦＦ）

Ｆｉｇ．１２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｌａｙｉｎｇａｎｇｌｅ（θｕｐ＝

－θｄｏｗｎ）ｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｗｉｓｔｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｂｉｍｏｒｐｈＭＦＣ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｕｎｄｅｒ（＋／＋）ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅ（ＣＦＦＦ）

备工艺的角度来看，采用 θｕｐ＝－θｄｏｗｎ的铺设工艺
时，长宽比的影响可以忽略。

３．２．２　ＣＦＣＦ约束下双层 ＭＦＣ驱动下复合板扭
曲变形效率

　　ＣＦＣＦ约束的双层复合板在 ２种电压驱动模

式下的自由边截面等效扭转角和等效弯转角随上

下层压电纤维方向的变化规律如图 １３、图 １４所
示。同 ＣＦＦＦ边界条件，该规律也不受复合板长
宽比的影响，不同长宽比改变的是自由边截面等

效扭转角和等效弯转角的极值。２种电压驱动模
式下的自由边截面等效扭转角在表４中列出。

与 ＣＦＦＦ边界条件的复合板相反，相同长宽
比的复合板在（＋／＋）电压驱动下所能获得的
自由边截面等效扭转角总是低于（＋／－）驱动

图 １３　双层 ＭＦＣ复合板在 （＋／＋）电压驱动模式下

自由边截面等效扭转角、等效弯转角随压电

纤维方向的变化（Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＣＦ）

Ｆｉｇ．１３　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｄｂｅｎｄｉｎｇ

ａｎｇｌｅｓａｔｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｗｉｔｈ

ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（ｔｗｏｌａｙｅｒｓｏｆＭＦＣ，

（＋／＋）ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅ，Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＣＦ）

７３２
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图 １４　双层 ＭＦＣ复合板在（＋／－）电压驱动模式下

自由边截面．等效扭转角、等效弯曲角随压电

纤维方向的变化（Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＣＦ）

Ｆｉｇ．１４　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｄｂｅｎｄｉｎｇ

ａｎｇｌｅｓａｔｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｗｉｔｈ

ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（ｔｗｏｌａｙｅｒｓｏｆＭＦＣ，

（＋／－）ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅ，Ｌ／Ｗ＝１，ＣＦＣＦ）

表 ４　ＣＦＣＦ约束的 ＭＦＣ复合板在 ２种驱动模式下的

自由边截面等效扭转角极值

Ｔａｂｌｅ４　Ｍａｘｉｍｕｍｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｏｒｓｉｏｎａｌａｎｇｌｅｓｏｆ

ｆｒｅｅｅｄｇｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｕｎｄｅｒｔｗｏ

ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｓｗｉｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＣＦＣＦ

Ｌ／Ｗ 驱动模式 βｍａｘ／（°） θｕｐ／（°） θｄｏｗｎ／（°）

４
＋／＋ ３．０５ －３４．２ ５０．４
＋／－ ３．９８ ４１．４ －３４．２

１
＋／＋ ７．８４ －４５　 ４５　
＋／－ ８．９３ ４５ ４５　

　 ０．２５
＋／＋ ３．０５ －５５．８ ３９．６
＋／－ ３．９８ ４８．６ ５５．８

模式产生的自由边截面等效扭转角，因此在ＣＦＣＦ
的边界条件下，（＋／－）的电压驱动方式是更优
的驱动方案。不过二者的差别不像 ＣＦＦＦ约束的

复合板那样显著，而且除了方板（Ｌ／Ｗ＝１）外，
２种电压驱动模式下最高扭曲变形效率的 ＭＦＣ
铺设方案都不再满足关系式 θｕｐ＝－θｄｏｗｎ的特点。

由图１４（ａ）中的等高关系可看到在（＋／－）
电压驱动模式下，最大扭曲变形效率对 ＭＦＣ纤维
的铺设角度不是特别敏感。这说明在一些简单的

应用中采用 θｕｐ＝θｄｏｗｎ＝４５°的传统铺设方案也可
以得到不错的驱动效率。

４　结　论

在自适应翼面等结构的设计中，尽可能提高

ＭＦＣ驱动下复合板结构的扭曲变形效率至关重
要。为了对 ＭＦＣ驱动复合板变形特性进行分析，
本文推导了 ＭＦＣ的主动应变与复合板的内力与
变形之间的关系，建立了复合板受主动应变驱动

时的位移求解方程，所得分析结果经由实验验证。

为了评价具有弯扭耦合变形特点的 ＭＦＣ复合板
对扭曲变形的驱动效果，本文定义了 ＭＦＣ复合板
在主动应变驱动下的等效扭转角和等效弯转角，

并提出了主动复合板驱动扭曲变形效率的概念。

在此基础上，研究了 ２种约束条件的压电纤维复
合板结构受电压驱动的扭曲变形效率，得到以下

结论：

１）单层 ＭＦＣ复合板受电压驱动时，其最大
扭曲变形效率对应的 ＭＦＣ铺设角度与复合板长
宽比相关；板边界的约束为 ＣＦＦＦ形式时，长宽比
越小，ＭＦＣ铺设角度越大。板边界的约束为 ＣＦ
ＣＦ形式时则相反，且长宽比为１时对应最大扭曲
变形效率的铺设角度为４５°。

２）双层 ＭＦＣ复合板受电压驱动的模式可以
分为（＋／＋）对称驱动和（＋／－）非对称驱动
２类。板边界的约束为 ＣＦＦＦ形式时，（＋／＋）电
压驱动模式的扭曲变形效率较高。在这种电压驱

动模式下，为实现高扭曲变形效率，上下 ２层
ＭＦＣ的铺设角应满足关系 θｕｐ＝θｄｏｗｎ。

３）在ＣＦＣＦ边界条件下，双层ＭＦＣ复合板的
驱动电压应选择上下层（＋／－）驱动模式。在该
种驱动模式下对应高扭曲变形效率的铺设角度可

选范围较大（即在这种情况下扭曲变形效率对纤

维方向的改变不敏感），可取 θｕｐ＝θｄｏｗｎ＝４５°的传
统铺设方案。
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ｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｆｉｅｌｄａｃｔｕａｔｅｄｂｙＭＦＣｉｓｄｅｒｉｖｅｄ，ａｎｄｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔ．ＩｎｏｒｄｅｒｔｏｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅａｃｔｕａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆＭＦＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｔｏｃｏｎｓｉｄ
ｅｒｔｈｅｂｅｎｄｉｎｇｔｏｒｓｉｏｎｃｏｕｐｌｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｔｈｅｃｏｎｃｅｐｔａｎｄｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ
ｏｆａｃｔｕａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆａｎａｃｔｉｖｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ
ｂｅｎｄｉｎｇａｎｄｔｗｉｓｔａｎｇｌｅｏｆｓｅｃｔｉｏｎ．ＴｈｅｎｔｈｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｃｔｕａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｗｉｔｈｔｈｅｌａｙｉｎｇａｎｇｌｅｏｆＭＦＣ
ａｎｄｔｈｅｍｏｄｅｏｆｉｎｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｌａｙｉｎｇｏｆｐｉｅｚｏ
ｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅａｒｅｇｉｖｅｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｏｂｔａｉｎｅｄａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｍａｃｒｏｆｉｂｅｒｃｏｍｐｏｓｉｔｅ； ａｃｔｉｖｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｌａｔｅ； ｔｗｉｓｔｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ； ｆｉｂｅｒｄｉｒｅｃｔｉｏｎ；
ａｃｔｕａｔｉｏｎｍｏｄｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０２２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６２９１１：０３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６２９．１１０３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６７５０２２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆａｎｙｕ０４＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

０４２
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１１４

基于 ＩＴＤ和改进形态滤波的滚动轴承故障诊断
余建波１，，吕靖香１，程辉２，孙习武２，吴昊３

（１．同济大学 机械与能源工程学院，上海 ２０１８０４；　２．上海航天设备制造总厂，上海 ２０１１００；

３．山东省特种设备检验研究院，济南 ２５０１０１）

　　摘　　　要：为从受谐波和随机噪声干扰的振动信号中提取出故障冲击成分，融合四大
基本形态学算子提出了改进形态滤波方法———平均组合差值形态滤波（ＡＣＤＩＦ）方法，同时与
固有时间尺度分解（ＩＴＤ）相结合，并将 ＩＴＤＡＣＤＩＦ方法应用到滚动轴承的故障诊断中。首先，
对轴承振动信号进行 ＩＴＤ分解得到一系列旋转分量（ＰＲＣ）；然后，以峭度为准则筛选出含故障
信息丰富的有效 ＰＲＣ，对每个有效分量进行 ＡＣＤＩＦ滤波提取冲击成分进行信号重构；最后，利
用频谱分析提取重构信号中的故障特征。数值仿真和轴承故障振动信号的试验结果表明，本

文方法可有效滤除谐波干扰，提取强背景噪声下的冲击故障特征，实现设备的故障诊断。

关　键　词：轴承故障；固有时间尺度分解（ＩＴＤ）；旋转分量（ＰＲＣ）；改进形态滤波；故
障诊断

中图分类号：ＴＨ１６５．３；ＴＮ９１１．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２４１０９

　　滚动轴承的状态监测与故障诊断一般以采集
的振动信号作为分析对象，通过信号分析得到故

障特征实现诊断。由于轴承工况的不稳定和零部

件的损伤等引起的非线性振动，导致采集到的信

号大多表现出非线性、非平稳的特征；同时不可避

免地受到各种噪声与信号调制干扰的影响
［１］
。

时频分析方法是处理非线性、非平稳信号的常用

方法，如短时傅里叶变换、小波变换、经验模态分

解（ＥｍｐｉｒｉｃａｌＭｏｄｅＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＥＭＤ）等［２］
能

同时从时域和频域揭示信号成分，实现故障检测，

在机械故障诊断中取得了广泛应用。

固有时间尺度分解（ＩｎｔｒｉｎｓｉｃＴｉｍｅｓｃａｌｅＤｅ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＩＴＤ）是由 Ｆｒｅｉ和 Ｏｓｏｒｉｏ［３］提出的另
一种自适应时频分析方法（ＩＴＤ的方法原理本文
不再赘述，请参考文献［３］），其能将复杂信号分
解为若干相互独立且瞬时频率具有物理意义的固

有旋转分量（ＰｒｏｐｅｒＲｏｔａｔｉｏｎＣｏｍｐｏｎｅｎｔ，ＰＲＣ）之
和。与 ＥＭＤ相比［４５］

，ＩＴＤ采用线性插值取代了
基于三次样条曲线的基线信号构建方法，得到的

ＰＲＣ保留了原始信号的极值时刻，不会出现过包
络和欠包络现象，同时端点效应被严格限制在两

端。程军圣等
［６］
在 ＩＴＤ的基本原理上定义了内

禀尺度分量（ＩｎｔｒｉｎｓｉｃＳｃａｌｅＣｏｍｐｏｎｅｎｔ，ＩＳＣ），提
出了基于 ＩＴＤ的改进算法，与能量矩相结合有效
识别出齿轮的不同故障类型。考虑到行星齿轮箱

信号的复合调制性，Ｆｅｎｇ等［７］
提出了一种联合幅

值和频率调制的分析方法，利用 ＩＴＤ将信号分解
成若干分量，再对敏感分量的瞬时频率和瞬时幅

值进行傅里叶变换得到幅值和频率的解调谱。结

合 ＥＭＤ和 ＩＴＤ，Ｈｕ等［８］
构造出了 ＥＩＴＤ方法，有

效抑制了 ＩＴＤ的端点效应和信号失真。
原始信号经 ＩＴＤ分解之后，进一步突显了故

lenovo
全文下载
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障信号的局部特征信息（即冲击特征），但噪声抑

制作用不明显，高频 ＰＲＣ仍含有大量噪声，直接
对高频分量进行故障分析，噪声干扰会严重影响

诊断结果的准确性。为了能准确提取故障特征，

本文提出一种基于 ＩＴＤ和改进形态滤波（Ｍｏｒｐｈｏ
ｌｏｇｉｃａｌＦｉｌｔｅｒ，ＭＦ）的故障诊断方法。首先，利用
ＩＴＤ分解细化原始信号，然后，对有效 ＰＲＣ进行
改进形态滤波滤除噪声干扰，准确提取出故障冲

击成分，最后，进行分量信号重构避免细节信息的

损失。形态滤波是基于数学形态学变换的一种非

线性滤波方法
［９］
，其利用结构元素与信号的形态

特征进行匹配，可以有效地提取信号的边缘轮廓

和形状特征，运算简单高效。

本文提出的改进形态滤波方法是基于滚动轴

承故障信号受谐波和随机噪声干扰严重的特点和

形态学基本理论，根据腐蚀、膨胀、开、闭四大基本

形态学算子的性质，将对冲击成分具有相同抑制

作用但作用方式不同的算子合并加强脉冲抑制效

果，得到的２类算子组合作差反向提取出正负冲
击，由此构造出一种新的组合差值形态滤波

（ＣｏｍｂｉｎａｔｉｏｎＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌＦｉｌｔｅｒ，ＣＤＩＦ）
算子，通过试验分析和比较，选择其中 ２种 ＣＤＩＦ
算子的平均作为滤波输出，即为平均组合差值形

态滤波（ＡｖｅｒａｇｅＣｏｍｂｉｎａｔｉｏｎＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇ
ｉｃａｌＦｉｌｔｅｒ，ＡＣＤＩＦ）的最终结果。

１　数学形态学
１．１　基本形态学理论

数学形态学是建立在积分几何和随机集论基

础上的一种数学分析方法。为了实现滤波和特征

提取，对具有滤波窗作用的结构元素和待分析信

号进行匹配，当信号局部形态特征和结构元素相

匹配时信息得以保留
［１０１１］

。膨胀、腐蚀、开和闭

是数学形态学的４种基本算子。经典的形态滤波
器有形态梯度（ＭｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌＧｒａｄｉｅｎｔ，ＭＧ）滤波
和形态差值滤波（ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅＦｉｌｔｅｒ，
ＤＩＦ）。

设 ｆ（ｎ）和 ｇ（ｍ）分别为定义在 Ｆ＝（０，１，…，
Ｎ－１）和 Ｇ＝（０，１，…，Ｍ－１）上的离散函数，且
Ｎ≥Ｍ。ｆ（ｎ）是一维离散信号，ｇ（ｍ）是结构元
素。则 ｆ（ｎ）关于 ｇ（ｍ）的腐蚀和膨胀运算定义为
（ｆΘｇ）（ｎ）＝ｍｉｎ（ｆ（ｎ＋ｍ）－ｇ（ｍ）） （１）
（ｆ

"

ｇ）（ｎ）＝ｍａｘ（ｆ（ｎ－ｍ）＋ｇ（ｍ）） （２）
ｆ（ｎ）关于 ｇ（ｍ）的开运算和闭运算分别为
（ｆｇ）（ｎ）＝（ｆΘｇ" ｇ）（ｎ） （３）
（ｆ·ｇ）（ｎ）＝（ｆ

"

ｇΘｇ）（ｎ） （４）

式中：ｎ、ｍ表示信号点数；Θ表示腐蚀运算；"表
示膨胀运算；“”表示开运算；“·”表示闭运算。
１．２　平均组合差值形态滤波

腐蚀算子具有抑制正脉冲、平滑负脉冲的能

力，减小信号峰值，加宽谷域；膨胀算子具有平滑

正脉冲、抑制负脉冲的能力，增大信号谷值，扩展

峰顶；开算子具有抑制正脉冲、保留负脉冲的能

力，滤除信号上尖峰；闭算子具有保留正脉冲、抑

制负脉冲的能力，滤除信号下尖峰
［１２］
。考虑到

４种基本算子对脉冲的作用及其不同的作用方
式，将基本算子按脉冲抑制作用分为 ２类。将对
冲击成分具有相同抑制作用但作用方式不同的算

子合并加强抑制效果，再将 ２类算子组合作差反
向提取出正负冲击，由此得到的正负冲击更加准

确突出。

首先定义膨胀算子和闭算子的结合：膨胀闭
（ＤｉｌａｔｉｏｎＣｌｏｓｉｎｇ，ＤＣ）或闭膨胀 （ＣｌｏｓｉｎｇＤｉｌａ
ｔｉｏｎ，ＣＤ）滤波算子，定义如下：
ＦＤＣ（ｆ（ｎ））＝（ｆ" ｇ·ｇ）（ｎ） （５）
ＦＣＤ（ｆ（ｎ））＝（ｆ·ｇ" ｇ）（ｎ） （６）

再定义腐蚀算子和开算子的结合：腐蚀开
（ＥｒｏｓｉｏｎＯｐｅｎｉｎｇ，ＥＯ）或开腐蚀（ＯｐｅｎｉｎｇＥｒｏ
ｓｉｏｎ，ＯＥ）滤波算子，定义如下：
ＦＥＯ（ｆ（ｎ））＝（ｆΘｇｇ）（ｎ） （７）
ＦＯＥ（ｆ（ｎ））＝（ｆｇΘｇ）（ｎ） （８）

为了同时提取正负冲击，取 ＦＤＣ或 ＦＣＤ与 ＦＥＯ
或 ＦＯＥ的差值作为新的 ＣＤＩＦ算子。ＣＤＩＦ的滤波
输出形式主要有以下４种：
ＦＣＤＯＥ（ｆ（ｎ））＝（ｆ·ｇ" ｇ）（ｎ）－（ｆｇΘｇ）（ｎ）

（９）
ＦＣＤＥＯ（ｆ（ｎ））＝（ｆ·ｇ" ｇ）（ｎ）－（ｆΘｇｇ）（ｎ）

（１０）
ＦＤＣＯＥ（ｆ（ｎ））＝（ｆ" ｇ·ｇ）（ｎ）－（ｆｇΘｇ）（ｎ）

（１１）
ＦＤＣＥＯ（ｆ（ｎ））＝（ｆ" ｇ·ｇ）（ｎ）－（ｆΘｇｇ）（ｎ）

（１２）
由文献［９，１３］可知，当 ｆ（ｎ）满足一定条件

时，（ｆ·ｇ
"

ｇ）（ｎ）＝（ｆ
"

ｇ）（ｎ），（ｆｇΘｇ）（ｎ）＝
（ｆΘｇ）（ｎ），即 ＦＣＤＯＥ（ｆ（ｎ））＝ＦＭＧ（ｆ（ｎ））。对于
同一信号 ｆ（ｎ），每种运算滤波效果各异。通过实
验分析比较，发现 ＦＣＤＥＯ和 ＦＤＣＥＯ的输出信号的冲
击幅值较高，相对于其余２种滤波，整体最优。所
以，本文决定采用两者的平均滤波输出———ＡＣ
ＤＩＦ作为最终结果，即

ＦＡＣＤＩＦ＝
ＦＣＤＥＯ ＋ＦＤＣＥＯ

２
（１３）

２４２
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ＦＡＣＤＩＦ整合了ＦＣＤＥＯ和ＦＤＣＥＯ的优缺点，既可以
有效抑制随机噪声，又能够突出信号冲击特征，兼

顾细节信息。

结构元素和形态运算方式是影响形态滤波的

２个最主要因素，结构元素的特性与其形状、高度
和长度有关。结构元素的形状对滤波效果影响较

小
［１４］
，如何选择结构元素的最佳长度成为关键。本

文采用结构简单、计算效率高的直线型结构元素，其

高度为零。参考文献［１４］定义冲击特性幅值：
Ａ＝（Ａ１＋Ａ２＋… ＋ＡＮ）／Ｎ （１４）
式中：Ａｉ为幅值谱中故障频率的 ｉ倍频对应的幅
值；Ｎ为描述 Ａ的最高倍频，本文实验中 Ｎ＝５。不
同结构元素长度下，滤波后振动信号的 Ａ值越大，
说明故障特征越明显，结构元素长度的取值越佳。

２　基于ＩＴＤＡＣＤＩＦ的故障诊断方法
ＩＴＤ能够自适应地将复杂多分量信号分解为

若干个 ＰＲＣ，ＰＲＣ按分解出来的顺序，其包含的
频率成分呈现明显的下降趋势。高频部分 ＰＲＣ
信号中包含故障信息，但也包含大量噪声。直接

将所有高频分量重构进行频率分析，由于噪声污

染严重很难提取到故障特征信息，所以需要对

ＰＲＣ进行筛选和滤波去噪。
针对轴承故障振动信号中的特征成分极易被

噪声信号淹没而不能及时检测的问题，结合 ＩＴＤ
的自适应性，保留信息完整性，突出信号局部故障

特征等方面的优势，以及 ＡＣＤＩＦ在消除随机噪声
成分和同时提取正负冲击上的优良特性，提出基

于 ＩＴＤＡＣＤＩＦ的故障诊断方案。方案流程如图 １
所示，具体步骤如下：

图 １　基于 ＩＴＤＡＣＤＩＦ的故障诊断流程

Ｆｉｇ．１　ＦａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎＩＴＤＡＣＤＩＦ

步骤 １　对采样信号 ｘ进行 ＩＴＤ分解，得到
多个 ＰＲＣ。

步骤２　利用峭度指标筛选出包含故障信息
最多的分量为有效 ＰＲＣ。

步骤３　以冲击特性幅值为依据计算出每个
分量信号的最佳结构元素长度 Ｌｉ。

步骤 ４　对有效 ＰＲＣ分别进行 ＡＣＤＩＦ抑制
随机噪声，突出其冲击成分。

步骤５　重构形态滤波后的各个分量得到合
成信号 ｘ′。

步骤６　对合成信号 ｘ′进行快速傅里叶变换
（ＦａｓｔＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＦＦＴ）得到幅值谱，从中
提取出故障特征频率，实现故障诊断。

３　仿真分析

为了验证本文提出的 ＡＣＤＩＦ滤波的可行性
和有效性，采用仿真信号 ｘ（ｔ）＝ｘ１（ｔ）＋ｘ２（ｔ）＋
ｘ３（ｔ）进行分析，其中，ｘ１（ｔ）＝ｃｏｓ（４０πｔ）＋
２ｃｏｓ（１１０πｔ）是频率为 ２０Ｈｚ和 ５５Ｈｚ的谐波信
号，ｘ２（ｔ）是频率为１２Ｈｚ的周期性指数衰减冲击
信号，再加上高斯白噪声干扰 ｘ３（ｔ），使得原始信
号信噪比为 －１５ｄＢ，采用高噪声方式以验证本文
方法在早期故障下对轻微冲击的提取效果。信号

采样频率为２０４８Ｈｚ，采样点数为 ２０４８。ｘ（ｔ）的
时域波形和幅值谱如图 ２所示。可以看到，冲击
信号 ｘ２（ｔ）的频率 １２及 ２４、３６、４８、６０、７２Ｈｚ等倍
频，谐波信号 ｘ１（ｔ）的 ２０Ｈｚ和 ５５Ｈｚ的频率较为
突出，尤其５５Ｈｚ的频率明显高于冲击信号的频
率，高斯噪声的干扰同样严重。

图 ２　仿真信号时域波形及其幅值谱

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌ

３４２
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首先对仿真信号 ｘ（ｔ）进行经典的形态差值
滤波（ＤＩＦ）［１５］，得到滤波后的时域波形及其幅值
谱如图３所示，时域波形中仍含有较多噪声，从幅
值谱中也仅看出１２Ｈｚ的冲击频率。而原信号经
本文所提出的 ＡＣＤＩＦ（最佳结构元素为 ２２）滤波
后，滤波效果显著改善。从图 ４中可以看出，
ＡＣＤＩＦ能够有效抑制原始信号中的谐波成分和随
机噪声，同时将正负冲击提取出来，幅值谱中谐波

的 ２个频率基本消除，冲击信号频率及其倍频
突出。

为进一步验证 ＩＴＤＡＣＤＩＦ结合滤波的有效
性，对仿真信号 ｘ（ｔ）进行 ＩＴＤ分解，得到 ４个
ＰＲＣ分量和 １个残余量 Ｒ如图 ５所示，ＩＴＤ将噪
声和有用信号分离，噪声主要集中在 ＰＲＣ１上。
依据峭度准则选取峭度值最大的３个分量（ＰＲＣ２、

图 ３　仿真信号 ＤＩＦ滤波结果

Ｆｉｇ．３　ＤＩＦｆｉｌｔｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌ

图 ４　仿真信号 ＡＣＤＩＦ滤波结果

Ｆｉｇ．４　ＡＣＤＩＦｆｉｌｔｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌ

ＰＲＣ３、ＰＲＣ４）为有效分量，并进行 ＡＣＤＩＦ形态滤
波，以主频率（１２、２４、３６、４８、６０Ｈｚ）幅值之和筛选
出各分量对应的最佳结构元素长度（２０、２０、３０）。
在图６中，有效 ＰＲＣ中的谐波成分和随机噪声都
得到了抑制。将滤波后的３个分量相加得到合成
信号，从图７合成信号的时域波形及其幅值谱中
可以发现，原始信号中谐波的 ２个频率得到了有
效抑制，随机噪声基本消除。相比于单独使用

ＡＣＤＩＦ滤波，经过 ＩＴＤ分解细化信号之后再进行
有效分量的 ＡＣＤＩＦ滤波可以保留更多的细节信
息，波形较为光滑，冲击信号的频率 １２Ｈｚ及其二
倍频２４Ｈｚ更为突出。

图 ５　仿真信号的 ＩＴＤ分解结果

Ｆｉｇ．５　ＩＴＤｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌ

图 ６　有效 ＰＲＣＡＣＤＩＦ滤波后结果

Ｆｉｇ．６　ＡＣＤＩＦｆｉｌｔｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｆｆｅｃｔｉｖｅＰＲＣ

４４２
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图 ７　合成信号时域波形及其幅值谱

Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｓｙｎｔｈｅｔｉｃｓｉｇｎａｌ

４　应用实例

为了进一步验证本文所提方法在实际旋转机

械故障诊断中抑制噪声和提取冲击特征的有效

性，采用实际运行状态下轴承从正常到最终失效

的全寿命振动数据作实例分析。加速轴承寿命试

验机（ＡＢＬＴ１Ａ）由杭州轴承试验研究中心提供，
其由交流电机驱动，在同一根轴上同时进行 ４个
轴承的寿命试验，试验台总体如图８所示，轴承各
参数如表１和表２所示，轴承型号为６３０８。

对外圈故障失效模式下的样本进行分析研

究，取故障出现早期的 ２０４８个数据作为原始振
动信号进行分析，图 ９（ａ）为外圈信号时域波形，
波形较复杂且伴有大量噪声，仅通过时域波形无

法了解故障信息。图９（ｂ）中，由于故障冲击的作
用，系统的固有频率已被激起，并且边频成分丰

富，调制现象明显，但由于噪声的影响，频率基本

集中在中、高频处，低频处的转频和故障频率难以

识别，故障特征频率谱线并不明显。

图 ８　试验台

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｓｔｂｅｄ

利用 ＩＴＤ算法对信号进行分解，得到 ４个频
率从高频到低频分布的 ＰＲＣ和 １个残余量 Ｒ，计
算各分量峭度值列入表 ３中，分量时域波形如
图１０所示。利用主频率（２０５．１、４１０．２、６１５．２、
８２０．３、１０１６Ｈｚ）幅值之和选出最佳结构元素长度
组合（１２、８、１６）对峭度值最大的前 ３个 ＰＲＣ
（ＰＲＣ１、ＰＲＣ２ 与 ＰＲＣ３）分别进行 ＡＣＤＩＦ滤波，
滤波之后的分量时域波形如图１１所示，各个分量

表 １　轴承结构参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｂｅａｒｉｎｇ

参　数 数　值

负载／ｋＮ １２．７４
节径／ｍｍ ６５．５
钢球直径／ｍｍ １５．０８
钢球数 ８
接触角／（°） ０

表 ２　轴承外圈故障数据

Ｔａｂｌｅ２　Ｆａｕｌｔｄａｔａｏｆｂｅａｒｉｎｇｏｕｔｅｒｒａｃｅ

参　数 数　值

采样频率／ｋＨｚ ２０．０
采样点数 ２０４８

发动机转速／（ｒ·ｍｉｎ－１） ４０００
转轴基频／Ｈｚ ６６．６７
故障频率／Ｈｚ ２０５．２９

图 ９　外圈故障信号时域波形及其幅值谱

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｏｕｔｅｒｒａｃｅｆａｕｌｔｓｉｇｎａｌ

表 ３　各 ＰＲＣ及 Ｒ的峭度值

Ｔａｂｌｅ３　ＫｕｒｔｏｓｉｓｖａｌｕｅｓｏｆＰＲＣａｎｄＲ

分　量 峭　度

ＰＲＣ１ ３．５２

ＰＲＣ２ ３．４６

ＰＲＣ３ ４．８３

ＰＲＣ４ ２．８３

Ｒ ２．４４

５４２
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图 １０　外圈故障信号的 ＩＴＤ分解结果

Ｆｉｇ．１０　ＩＴＤｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｏｕｔｅｒｒａｃｅｆａｕｌｔｓｉｇｎａｌ

图 １１　外圈故障信号有效 ＰＲＣＡＣＤＩＦ滤波后结果

Ｆｉｇ．１１　ＦｉｌｔｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｆｆｅｃｔｉｖｅＰＲＣｏｆ

ｏｕｔｅｒｒａｃｅｆａｕｌｔｓｉｇｎａｌ

的正负冲击被清晰地提取出来，随机噪声的干扰

消除。重构滤波后的 ＰＲＣ得到合成信号，在图１２
的幅值谱中，中高频成分得到了抑制，频率峰值集

中在低频处，２０５．１、４１０．２、６１５．２、１０１６Ｈｚ正好分
别对应于外圈故障频率、二倍频、三倍频及五倍

频，故障频率及其倍频的谱线清晰且突出，由此可

以判断出轴承的外圈故障。

利用传统的ＤＩＦ形态滤波器对各个有效ＰＲＣ
进行形态滤波后合成，得到的最终信号及其幅值

谱如图１３所示。与图 １２比较可见，利用 ＡＣＤＩＦ

滤波之后的波形更加光滑干净，经 ＤＩＦ处理后的
波形仍然残留少量噪声，信号幅值较小，可以得到

故障频率但频率幅值远小于 ＡＣＤＩＦ所得频率幅
值，并且倍频难以识别。

以 ＥＭＤ替代 ＩＴＤ作为前置处理方法，先对外
圈故障信号进行 ＥＭＤ分解，得到若干内禀模态函
数 （ＩｎｔｒｉｎｓｉｃＭｏｄｅＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＩＭＦ）分量和残余量
Ｒ，如图 １４所示，噪声和能量都集中在高频 ＩＭＦ
分量中，同样以峭度为标准选取前 ３个 ＩＭＦ分量
为主要分量（见表 ４）。分别对前 ３个分量进行
ＡＣＤＩＦ滤波后重构得到图１５所示的 ＥＭＤＡＣＤＩＦ
滤波结果，与 ＩＴＤＡＣＤＩＦ滤波结果较为相似，
冲击成分得以提取，但仅能分辨出故障频率及其

图 １２　外圈合成信号时域波形及其幅值谱

Ｆｉｇ．１２　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆ

ｏｕｔｅｒｒａｃｅｓｙｎｔｈｅｔｉｃｓｉｇｎａｌ

图 １３　ＩＴＤＤＩＦ结果信号的时域波形及其幅值谱

Ｆｉｇ．１３　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆＩＴＤＤＩＦｒｅｓｕｌｔｓｉｇｎａｌ
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　第 ２期 余建波，等：基于 ＩＴＤ和改进形态滤波的滚动轴承故障诊断

图 １４　外圈故障信号的 ＥＭＤ分解结果

Ｆｉｇ．１４　ＥＭＤｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｏｕｔｅｒｒａｃｅｆａｕｌｔｓｉｇｎａｌ

表 ４　各 ＩＭＦ分量及 Ｒ的峭度值

Ｔａｂｌｅ４　ＫｕｒｔｏｓｉｓｖａｌｕｅｓｏｆＩＭＦｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｎｄＲ

分　量 峭　度

ＩＭＦ１ ４．３６
ＩＭＦ２ ３．４３
ＩＭＦ３ ２．９８
ＩＭＦ４ ２．８５
Ｒ ２．５７

图 １５　ＥＭＤＡＣＤＩＦ结果信号的时域波形及其幅值谱

Ｆｉｇ．１５　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆＥＭＤＡＣＤＩＦｒｅｓｕｌｔｓｉｇｎａｌ

二倍频。由此进一步证实了 ＩＴＤ与 ＡＣＤＩＦ结合
的有效性。

最后采用典型的 Ｈｉｌｂｅｒｔ包络解调方法［１６］
对

故障信号进行分析。Ｈｉｌｂｅｒｔ解调结果如图 １６所
示，冲击成分得以提取，但仍存在严重的噪声干

扰，提取效果不如本文方法。综上，ＩＴＤＡＣＤＩＦ算
法能够有效滤除随机噪声和脉冲干扰，提取出淹

没在强背景噪声中的故障特征，提取效果整体上

优于其他方法。

图 １６　Ｈｉｌｂｅｒｔ解调结果信号的时域波形及其幅值谱

Ｆｉｇ．１６　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆ

Ｈｉｌｂｅｒｔｄｅｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｇｎａｌ

５　结　论

１）本文将 ＩＴＤ和 ＡＣＤＩＦ相结合，利用了 ＩＴＤ
方法对信号的自适应分解能力和 ＡＣＤＩＦ的有效
滤噪并保留冲击成分的优点，提高了滤波输出的

准确度。

２）ＡＣＤＩＦ滤波器不仅结构设计简单，而且可
应用于振动信号的故障诊断中，通过该方法滤波

之后的信号冲击特征被完整保留。

３）数值仿真和轴承外圈故障振动信号的试
验结果表明，本文所提出的 ＩＴＤＡＣＤＩＦ故障诊断
方法能够较好地将信号的冲击特征从成分复杂的

背景噪声中提取出来，实现有效的故障诊断。
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　第 ２期 余建波，等：基于 ＩＴＤ和改进形态滤波的滚动轴承故障诊断

ＦａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｏｒｒｏｌｌｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｂａｓｅｄｏｎＩＴＤａｎｄ
ｉｍｐｒｏｖｅｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｆｉｌｔｅｒ

ＹＵＪｉａｎｂｏ１，，ＬＹＵＪｉｎｇｘｉａｎｇ１，ＣＨＥＮＧＨｕｉ２，ＳＵＮＸｉｗｕ２，ＷＵＨａｏ３

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＴｏｎｇｊｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１８０４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈａｎｇｈａｉＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｑｕｉｐｍｅｎｔＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＦａｃｔｏｒｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１００，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｐｅｃｉａｌＥｑｕｉｐｍｅｎｔＩｎｓｐｅｃｔｉｏｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｈａｎｄｏｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ，Ｊｉｎａｎ２５０１０１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｅｘｔｒａｃｔｉｎｇｆａｕｌｔｉｍｐｕｌｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｅｍｂｅｄｄｅｄｉｎｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｗｉｔｈｍｕｃｈｎｏｉｓｅａｎｄ
ｈａｒｍｏｎｉｃｓ，ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｆｉｌｔｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｌｌｅｄａｖｅｒａｇｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｆｉｌ
ｔｅｒ（ＡＣＤＩＦ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｆｏｕｒｂａｓｉｃｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｏｐｅｒａｔｏｒｓ．ＴｈｅｎＡＣＤＩＦｉｓｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈ
ｔｈｅｉｎｔｒｉｎｓｉｃｔｉｍｅｓｃａｌｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ（ＩＴＤ）ａｎｄｔｈｅＩＴＤＡＣＤＩＦｍｅｔｈｏｄｉｓｅｍｐｌｏｙｅｄｉｎｔｈｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｏｒ
ｒｏｌｌｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ．ＩｎｔｈｅＩＴＤＡＣＤＩＦｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｅｔｈｏｄ，ＩＴＤｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌａｎｄａ
ｓｅｒｉｅｓｏｆｐｒｏｐｅｒｒｏｔａｔｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ（ＰＲＣ）ａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｋｕｒｔｏｓｉｓｉｓｒｅｇａｒｄｅｄａｓｃｒｉｔｅｒｉｏｎｔｏｓｅ
ｌｅｃｔｅｆｆｅｃｔｉｖｅＰＲｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｗｈｉｃｈｃｏｎｔａｉｎｍｕｃｈｆａｕｌｔｒｅｌａｔｅｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ．Ａｆｔｅｒｔｈａｔ，ＡＣＤＩＦｆｉｌｔｅｒｉｎｇｉｓｐｅｒ
ｆｏｒｍｅｄｏｎｅａｃｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅＰＲｉｎｏｒｄｅｒｔｏｐｉｃｋｕｐｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｉｍｐｕｌｓｅｓ，ａｎｄｆｉｌｔｅｒｅｄＰＲｓａｒｅｃｏｍｂｉｎｅｄｉｎｔｏａ
ｓｉｇｎａｌ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｆａｕｌｔｆｅａｔｕｒｅｉｓｅｘｔｒａｃｔｅｄｆｒｏｍｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｂｙａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｐｅｃｔｒｕｍ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎ
ｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌａｎｄａｃｔｕａｌｂｅａｒｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｅｆ
ｆｅｃｔｉｖｅｌｙｓｕｐｐｒｅｓｓｎｏｉｓｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｎｄｅｘｔｒａｃｔｉｎｇｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｉｍｐａｃｔｆａｕｌｔｕｎｄｅｒｔｈｅｓｔｒｏｎｇｂａｃｋ
ｇｒｏｕｎｄｎｏｉｓｅｔｏｒｅａｌｉｚｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｂｅａｒｉｎｇｆａｕｌｔ；ｉｎｔｒｉｎｓｉｃｔｉｍｅｓｃａｌｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ（ＩＴＤ）；ｐｒｏｐｅｒｒｏｔａｔｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔ（ＰＲＣ）；
ｉｍｐｒｏｖｅｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｆｉｌｔｅｒ；ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６３０１０：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６３０．１０００．００８．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１３７５２９０，７１７７７１７３）；ＳｈａｎｇｈａｉＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａ

ｔｉｏｎＦｕｎｄ（ＳＡＳＴ２０１５０５４）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（２２１２０１８００６８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｂｙｕ＠ｔｏｎｇｊｉ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ２

　收稿日期：２０１７０３１３；录用日期：２０１７０６０９；网络出版时间：２０１７０８３１１４：２１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０８３１．１４２１．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （Ｕ１５３３２０３，Ｕ１３３３１２２）；四川省科技支撑计划 （２０１６ＧＺ００６８）；成都市战略性新兴产品研发补贴项目

（２０１５ＣＰ０１００１５８ＧＸ）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｕｏｑｉａｎ＠ｃａａｃｅｔｃ．ｃｏｍ

　引用格式：邢志伟，文涛，罗谦，等．基于效用价值驱动的旅客出行动力学研究与建模［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（２）：
２５０２５６．ＸＩＮＧＺＷ，ＷＥＮＴ，ＬＵＯＱ，ｅｔａｌ．Ｕｔｉｌｉｔｙｖａｌｕｅｄｒｉｖｅｎｐａｓｓｅｎｇｅｒｔｒａｖｅｌｄｙｎａｍｉｃｓｔｕｄｙａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（２）：２５０２５６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１４４

基于效用价值驱动的旅客出行动力学研究与建模

邢志伟１，２，文涛１，２，罗谦２，３，，丛婉１，２，魏志强１，２，廖必凯２，３

（１．中国民航大学 电子信息与自动化学院，天津 ３００３００；　２．中国民用航空总局第二研究所，成都 ６１００４１；

３．民航成都电子技术有限责任公司，成都 ６１１４３０）

　　摘　　　要：为了探究交通体系中旅客出行行为的特征与机理，以某机场离港旅客的陆
侧出行数据为研究对象，对旅客出行模式进行了统计。分析发现，旅客聚集行为具有强烈的阵

发性，不同出行维度旅客群体的聚集时间间隔分布具有幂律特征，且幂指数和阵发性强度呈正

相关关系。同时，研究认为旅客出行换乘决策是综合时间、费用、便捷舒适度、突发情况等多因

素的期望实现，是一种基于效用价值驱动的人类行为。基于此构建了效用价值驱动模式下的

旅客出行行为动力学模型，可输出幂指数为参数可调的幂律分布，且仿真输出和实证数据分析

结果相吻合。

关　键　词：人类动力学；时间间隔分布；出行行为；效用价值驱动；换乘决策
中图分类号：Ｕ４９１．１＋２２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２５００７

　　随着中国交通体系的日趋发展，旅客出行量
一直走高。据交通运输部统计，２０１５年中国旅客
运输量达 １９４．３２亿人，其中，公路运输超过
１６０亿人，这无疑是对原本拥挤的城市交通系统
的巨大挑战。研究旅客的出行行为，有助于诠释

庞杂拥堵的交通现象，对于剖析多因素下的出行

抉择机理和完善综合交通体系具有重大意

义
［１２］
。目前，对于复杂交通网络的研究主要在

网络拓扑结构的分析和演化模型方面
［３４］
，但交

通体系的复杂性更多体现在多交通方式融合、旅

客换乘行为决策和移动过程的高度复杂性，无疑

给运输体系中旅客行为的研究加大了难度。

对于人类行为在统计物理方面的研究，是当

今人类动力学和复杂性科学研究的热点。研究者

通过研究不同交通方式的出行数据发现，人类群

体的出行行为分布具有多标度特征
［５８］
。文献

［５］研究了瑞典出租车行驶的 ＧＰＳ数据，发现其

乘客的出行距离具有双段幂律特性。同样，研究

者分别对北京
［６］
和上海

［７］
出租车的 ＧＰＳ轨迹数

据统计表明，出行的距离服从指数分布。此外，研

究者从伦敦地铁的乘客刷卡数据
［８］
和对石家庄

公交乘客乘车记录
［９］
研究发现，旅客的乘车距离

都呈现出近似的负二项分布。通过上述研究结果

表明，对旅客出行行为研究多建立在空间维度，且

表现出较明显的指数分布特征。近年来，在人类

行为量化模型研究中，研究者分别从记忆
［１０］
、习

惯
［１１］
、兴趣

［１２］
、价值

［１３］
以及交互

［１４１５］
等驱动因

素在时间层面对泊松特性的偏离进行了实证研

究，并发现人类行为服从带有胖尾的幂律分布。

本文在此基础上展开对旅客出行行为在时间

维度的研究，以中国某机场旅客的陆侧出行调查

数据为研究对象，对旅客出行特征和聚集规律进

行统计分析和量化研究。人类的出行行为是高度

复杂的动态决策结果，不是记忆、习惯、兴趣和价

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170831.1421.004.html
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　第 ２期 邢志伟，等：基于效用价值驱动的旅客出行动力学研究与建模

值这些单一的因素所驱动。因此，出行行为是由

个人综合效用价值（经济、快捷、舒适等多因素的

边际效用均衡）所驱动。本文基于此挖掘旅客的

出行行为特性，综合分析众多影响旅客在交通枢

纽的换乘特征，抽象出独特的效用价值驱动因素，

从而实现旅客出行行为的时间特性分析和建模。

１　数据统计特性与分析
１．１　数据来源与统计

机场离港旅客的出行行为数据来源于中国某

机场的 ＡＣＩ服务质量调查问卷，收集了该机场
２０１６年第 １季度的 ７１３名离港旅客的出行信息，
如表１所示。其中中转旅客不与机场的陆侧交通
发生联系，因此在研究离港旅客的出行行为和聚

集特性时，从数据样本中剔除 ７位中转旅客。本
文主要分析不同出行目的和乘坐不同交通方式旅

客的出行特征和聚集规律，旅客的出行方式包括

小汽车（出租车、私家车和公务专车）、巴士（机场

大巴、市内大巴）以及轨道交通，出行目的主要分

为商务和休闲。

调查结果显示：小汽车是离港旅客最青睐的

出行方式，超过 ６０％的旅客选择小汽车抵达机
场，剖析小汽车的出行特点，其灵活、快速、便捷、

舒适的特点是乘客选择的主要原因。同时，具有

高时间价值的商务出行旅客将近一半，这也使得

小汽车成为该机场旅客分流的主力。小汽车的缺

点主要是费用较高且受地面交通拥挤程度影响很

大。另一方面，提前 ０．７５～１．２５ｈ和 ２ｈ以上抵
达机场的旅客分别约占４２％和１７％，提前抵达时
间具有非均匀性，聚集行为存在明显的高峰期和

冷漠期。离港旅客出行交通方式、出行目的和提前

抵达机场的时间统计情况分别如表２和表３所示。
表 １　ＡＣＩ服务质量调查问卷统计

Ｔａｂｌｅ１　ＳｅｒｖｉｃｅｑｕａｌｉｔｙｑｕｅｓｔｉｏｎｎａｉｒｅｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆＡＣＩ

问卷编号 性　别 年 龄 组 航班编号 起飞时间 是否转机 出行目的 乘坐舱位 交通工具 提前抵达时间／ｈ

１ 男 ２６～３４岁 ＨＵ７７１７ ２０１６０１２０１６：０５ 是 商务 经济舱 缺失 １．２５～１．５０

２ 男 ２６～３４岁 ＣＺ６４４３ ２０１６０１１９０６：３５ 否 休闲 经济舱 私家车／公务专车 １．５～２０

３ 男 ２６～３４岁 ＨＯ１１１２ ２０１６０１１９１１：１５ 否 商务 经济舱 私家车／公务专车 ０．７５～１００



表 ２　不同旅客群体出行统计
Ｔａｂｌｅ２　Ｔｒａｖｅｌｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｓｓｅｎｇｅｒｇｒｏｕｐｓ

出行方式 旅客人数 出行目的 旅客人数

巴士 １９３ 休闲 ２１０

出租车 ２２８ 商务 ３２５

私家车 １９９ 其他 １７１

轨道交通 ７３

其他 １３

总计 ７０６ 总计 ７０６

表 ３　离港旅客提前抵达时间统计
Ｔａｂｌｅ３　Ｅａｒｌｙａｒｒｉｖａｌｔｉｍｅｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｄｅｐａｒｔｕｒｅｐａｓｓｅｎｇｅｒｓ

提前抵达时间／ｈ 旅客人数

＜０．５ １７

０．５０～０．７５ ６２

０．７５～１．００ １４６

１．００～１．２５ １５１

１．２５～１．５０ ６７

１．５０～２．００ １４１

＞２ １２２　

１．２　统计特征与分析
为了更深刻地探究不同旅客群体的出行和聚

集特性，进而分析不同出行维度旅客群体的相邻

时间间隔 τ。从表 １可知，调查问卷并未记录旅
客抵达航站楼的实际时间，只能通过旅客的航班

起飞时间和提前抵达时间推算。根据调查问卷本

身覆盖多航班的设计特点（即在相同提前抵达时

间区间的旅客有着不同的航班起飞时刻），对提

前时间区间采取左对齐的方式处理，解决了提前

抵达时间的颗粒度比较粗的问题。由此计算旅客

的抵达时间和相邻旅客的抵达时间间隔。

图１为在双对数坐标下不同旅客群体聚集行
为的时间间隔分布，ｐ（τ）为时间间隔的概率。拟
合结果显示，不同出行维度的旅客群体聚集行为

时间间隔都基本服从幂律分布。其中，整体、乘坐

小汽车和商务出行的旅客群体分别服从 －１．４６９、
－１．５２３和 －１．３６２的幂指数率，乘坐巴士和轨道
交通以及休闲出行的旅客具有 －１．３２３、－１．１２４
和 －１．２９２的幂律尾部。图 １中直线为拟合的幂
律分布，拟合相关性系数均在０．９５以上。

图２（ａ）为整体旅客抵达的时间间隔序列，横
坐标表示抵达行为发生的序列，纵坐标表示相邻

行为的时间间隔。可以明显看出，事件在一段时

间内频繁发生，然后又会出现一段很长的静默期，

表现出明显的阵发特性。为了准确刻画这一特

征，引用阵发性评价指标 Ｂ＝
στ－ｍτ
στ＋ｍτ

［１６］

。其中，

στ和 ｍτ分别为旅客时间间隔分布的标准差和均

１５２
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图 １　不同旅客群体的聚集时间间隔分布

Ｆｉｇ．１　Ｇａｔｈｅｒｉｎｇｔｉｍｅｉｎｔｅｒｖａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｓｓｅｎｇｅｒｇｒｏｕｐｓ

值。严格的泊松分布的均值等于标准差，所以阵

发性强度 Ｂ＝０；重尾分布的标准差远远大于均
值，所以 Ｂ接近１；而周期性分布的标准差为０，因
此Ｂ＝－１。Ｂ的取值范围为［－１，１］。不同维度的

图 ２　旅客群体聚集间隔时间特性

Ｆｉｇ．２　Ｇａｔｈｅｒｉｎｇｉｎｔｅｒｖａｌｔｉｍｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｐａｓｓｅｎｇｅｒｇｒｏｕｐｓ

旅客时间间隔分布的阵发性强度 Ｂ的值如
图２（ｂ）所示，与 Ｇｏｈ和 Ｂａｒａｂａｓｉ［１６］提出的人类行
为在时间维度上 Ｂ值大致在 ０．１８～０．６５的范围
一致，表现出强阵发性特点。图２（ｂ）中的幂指数

和阵发性强度表现出的近似线性关系，与周涛
［１７］

提出的行为平均活跃度与幂指数之间的正相关关

系类似，这也不失为人类行为的一种特征机理。

离港旅客在航站楼的聚集行为是航班的起飞时刻

所引导
［１８］
，并且旅客的抵达时间受机场陆侧交通

状况直接影响。出于人的需求心理和出行习惯，

旅客都会估计时间提前出行抵达机场，所以使得

在短时间内，离港旅客的聚集行为在一段时间内

频繁发生。然而由于部分旅客和地区受到交通状

况的限制导致出行时间难以预测，使得旅客过早

或过晚抵达机场，因而存在时间段内聚集行为鲜

有发生。

从不同维度分析旅客聚集分布的幂函数率和

阵发性强度表明了不同旅客群体的出行特性。乘

坐巴士和轨道交通的旅客受到发车频率和换乘等

影响，其聚集时间大致服从幂律分布。小汽车具

有灵活便捷的特点，使其出行旅客群体表现出更

加强烈的幂律特性。不同旅客群体对出行费用、

时间、便捷舒适度等的感知和期望值不尽相同，具

有高时间价值的商务出行旅客大部分选择便捷舒

适的小汽车出行，相反休闲出行的旅客看重经济

性则较多的选择公共交通出行。这也与文

２５２
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　第 ２期 邢志伟，等：基于效用价值驱动的旅客出行动力学研究与建模

献［１９］提出的不同旅客群体在机场交通体系中
的出行时间价值结果相吻合，即商务出行旅客的

时间价值大约是休闲出行旅客的２倍。这也佐证
了小汽车和商务旅客相比其他旅客群体，其聚集

时间间隔分布服从较大幂指数律的特点。

２　基于效用价值驱动的旅客出行动
力学模型

２．１　效用价值驱动理论
由第１节的分析可知，旅客的出行行为受到

时间、费用、换乘、舒适度、交通状况等众多因素的

影响，这也解释了旅客聚集行为不是单一的影响

因素所驱动，符合人类行为高度复杂的特性。不

同的交通方式有各自的因素特性，同时不同旅客

群体对各影响因素感受程度存在迥异，并且交通

状况、换乘便捷舒适度等随机因素很难定量刻画，

更多的是旅客对其一种人为的感知。换言之，旅客

在交通运输系统中的换乘是对整体影响因素的利

益均衡和综合效用的实现，表现出边际效用原理。

定义 １　旅客出行效用价值。假设 Ｘｎ表示
不同的出行方式，Ｘｎｉ表示出行方式的特性，αｋ表
示各特性的权重。旅客对出行方式的选择相互独

立，即 ｐ（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ）＝ｐ（Ｘ１）ｐ（Ｘ２）…ｐ（Ｘｎ），
旅客对出行特性的期望为 Ｅ（α１Ｘｎ１，α２Ｘｎ２，…，
αｉＸｎｉ）。旅客的换乘决策 ｐ（Ｘｎ）是自身期望的均
衡，即效用价值 δ的实现：ｐ（Ｘｎ） ｆ（δ） ＝

∑
ｉ

ｋ＝１
αｋＥ（Ｘｎｋ）。

在机场集疏运体系中，旅客期望获取最理想

的换乘方式抵达机场，肯定会均衡各个特征因素

使每个期望都得以满足。乘坐小汽车出行的商务

旅客，只期望满足便捷舒适性，较易实现，表现出

较小的效用价值；而休闲出行的旅客要兼顾费用、

舒适度等期望，其效用价值较大；另外，轨道交通

出行的旅客往往综合考虑时间、费用和便捷等因

素，实现较难，并且轨道交通方式涉及到购票、安

检、等候、换乘因素影响，加大了旅客的期望值，因

此效用价值很大。在此，效用价值对旅客的出行

换乘行为给予了很好的诠释，因此，可以把机场离

港旅客在交通系统中的换乘行为定义为一种基于

效用价值驱动的人类行为。

２．２　模型描述
根据２．１节中不同维度旅客效用价值的大小

分析，并结合图２（ｂ）的阵发性强度大小关系，易知
效用价值驱动旅客抵达行为的发生率（活跃度）和

效用价值大小呈负相关，即：λ（τ）＝１／（１＋δτ）。

定义２　假定旅客的出行行为仅受到出行费
用 Ｍ、时间 Ｔ、换乘便捷舒适度 Ｃ和交通枢纽的随
机因素 ξ等出行特性的影响，根据定义 １，则旅客
的效用价值为：δ＝σ／（α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ），σ
为抵达强度系数。因此，效用价值驱动的离港旅

客抵达行为发生率为

λ（τ）＝１ １＋ στ
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋( )ξ

　　根据机场集疏运体系特性可知，高的出行费
用往往是为了追求短的出行时间和便捷舒适的出

行体验。因此 Ｍ和 Ｔ两者关系为：Ｍ∝Ｃ，Ｍ∝１／
Ｔ，取值范围为［０，１］。ξ是一个位于［０，１］的随
机变量，初始值为０表示交通体系运行正常。

根据不同交通方式的固有特性和不同旅客的

感知、欲望需求，α１、α２、α３分别表示费用、时间、便
捷舒适度的影响权重，取值范围为［０，１］，且权重之
间的关系为：α１＋α２＋α３＝１，α２∝α３，α１∝１／α２。

推论１　不同出行方式的旅客受到效用价值
δ＝σ／（α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ）的影响，其聚集时间
间隔服从幂指数为 －［（α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ）／
σ］－１的幂律分布。

根据模型定义，假设一名旅客的到达时刻为

ｔ，则下一位旅客在 ｔ＋τ时刻抵达的概率为

ｐ（τ）＝ １

１＋ στ
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

·

　　∏
τ－１

ｉ＝１

１－ １

１＋ σｉ
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋







ξ

（１）

由式（１）可得

ｐ（τ）＝
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ＋στ
·

　　∏
τ－１

ｉ＝１

σｉ
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ＋σ( )ｉ＝

　　
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

σ
·

　　

α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ( )σ
！（τ－１）！

α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ
σ

＋( )τ！
（２）

根据伽马函数的性质：Γ（ｘ＋１）＝（ｘ）！，可将
式（２）变换为

ｐ（τ）＝
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

σ
·

　　
Γ α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

σ
＋( )１Γ（τ）

Γ α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ
σ

＋τ＋( )１！
（３）

又由贝塔函数和伽马函数之间的转换性质：Ｂ（ａ，

３５２
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ｂ）＝Γ（ａ）Γ（ｂ）
Γ（ａ＋ｂ）

，可得

ｐ（τ）＝
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

σ
·

　　Ｂ τ，
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

σ
＋( )１ （４）

根据贝塔函数和幂函数的性质可知：

ｐ（τ）～
α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ

σ
τ－

α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ
σ ＋( )１ （５）

由理论推导结果可知，效用价值驱动下的旅

客聚集行为动力学模型能够产生相邻行为时间间

隔服从幂指数为 －［（α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ）／σ］－１
参数可调的幂律分布。

３　数值模拟与分析

费用、时间、便捷舒适度的参数设置采取相对

标度方法，将该参数下取值最大的交通方式设为

１。当不考虑机场集疏运体系中不同旅客群体的
差异和其他随机因素时，从整体旅客分析，将参数

值设为１，即 Ｍ＝Ｔ＝Ｃ＝１，ξ＝０。因此，此时旅客
的抵达分布为幂指数：－［（α１＋α２＋α３）／σ］－１。
又由之前的统计可知，旅客整体抵达规律服从幂

指数为 －１．４６９的幂律分布，即可得 σ＝２．１３。
对比３种交通方式的固有属性和不同旅客群

体的出行需求，结合交通体系运行状况和旅客

需求设定各指标参数和相应权重的值。其中，小汽

车中私家车和公务专车的费用 Ｍ包含往返消费；
时间 Ｔ包括车内外时间；便捷舒适度 Ｃ主要考虑
交通方式的中间停靠和车内拥堵情况；随机因素

ξ主要分析陆侧交通系统运行和旅客出行的稳定
性。地面交通容易受到发车频率和路面拥堵情况

的影响，因此其随机变量比较大，相比之下，轨道

交通运行稳定，随机变量最小。具体的参数取值

和权重设置如表４所示。
为了验证模型的有效性，对旅客聚集行为动

力学模型进行数值模拟。根据行业场景下的行为

周期和阵发性特点，选取模拟间隔时间步长为

１０００ｍｉｎ，每次模拟１０００００个事件，对 １０次独立
实验结果取平均，如图 ３所示。分别选取乘坐小
汽车和休闲的旅客对模型进行分析。小汽车最为

舒适便捷，也是这类旅客选择的主要原因之一，因

此设定参数 Ｃ＝１，α３＝０．５。同时出行时间最短
也是旅客青睐的原因，然而其费用最高，但是这类

旅客有着较高的时间价值，看重时间要远高于费

用，因此设定参数 Ｔ＝０．５，α２＝０．４，Ｍ＝１，α１＝
０．１。小汽车出行受地面交通拥堵状况影响很大，
设定随机参数 ξ＝０．３。相反休闲目的出行的旅
客时间价值比较低，有着较为充裕的出行时间，看

重出行的费用而非时间和便捷舒适度，所以选择

较低舒适便捷度、低费用、高出行时间的巴士和轨

道交通较多，因此设定参数 Ｍ＝０．２，α１＝０．７，Ｔ＝
０．９，α２＝０．１，Ｃ＝０．４，α３＝０．２，这类出行旅客

表 ４　模型参数设定与输出

Ｔａｂｌｅ４　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇａｎｄｏｕｔｐｕｔｏｆｍｏｄｅｌ

出行维度
费　用 时　间 便捷舒适度

α１ Ｍ α２ Ｔ α３ Ｃ
ξ 输出幂指数 拟合幂指数

小汽车 ０．１ １ ０．４ ０．５ ０．５ １ ０．３ －１．５１６ －１．５２３

巴士 ０．７ ０．３ ０．１ １ ０．２ ０．５ ０．３ －１．３３３ －１．３２３

轨道交通 ０．８ ０．１ ０．１ ０．７ ０．１ ０．３ ０．１ －１．１３１ －１．１２４

商务 ０．１ ０．８ ０．６ ０．５ ０．３ ０．７ ０．２ －１．３７１ －１．３６２

休闲 ０．７ ０．２ ０．１ ０．９ ０．２ ０．４ ０．３ －１．２８６ －１．２９２

图 ３　各维度旅客群体聚集时间间隔仿真

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｇａｔｈｅｒｉｎｇｔｉｍｅｉｎｔｅｒｖａｌｏｆｐａｓｓｅｎｇｅｒｇｒｏｕｐｓｉｎｅａｃｈｄｉｍｅｎｓｉｏｎ
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　第 ２期 邢志伟，等：基于效用价值驱动的旅客出行动力学研究与建模

受到地面交通拥堵影响的同时还有发车频率等影

响，因此设定参数 ξ＝０．３。小汽车和休闲出行旅
客的模型输出幂指数分别为 －１．５１６和 －１．２８６，
与实际数据拟合的 －１．５２３和 －１．２９２基本吻合，
证明了模型的准确性和适应性。

４　结　论

本文通过分析机场离港旅客的陆侧出行数

据，展开对交通网络中旅客出行行为的机理特征

探究，研究表明：

１）不同出行维度旅客群体的聚集时间间隔
分布具有幂律特征，且幂指数和阵发性强度呈正

相关。

２）离港旅客的出行决策和聚集特性是效用
价值所驱动，并且聚集行为的发生率和效用价值

大小呈负相关。

３）提出效用价值驱动理论，在此基础上构建
旅客出行动力学模型，该模型能够生成幂指数为

－［（α１Ｍ＋α２Ｔ＋α３Ｃ＋ξ）／σ］－１参数可调的幂
律分布，仿真输出和实证结果一致。

人类行为是高度复杂的，交通体系中影响旅

客出行的因素也纷繁错杂。本模型在构建时简化

了出行行为的驱动力，因此尚存在一定的不足。

未来，将通过综合交通大数据平台等获取多维度

的旅客出行动态信息，进一步挖掘旅客行为更为

本质的驱动因素，完善理论模型，提升模型的普

适性。
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基于北斗 ＧＥＯ卫星反射信号的渤海海冰检测
张云１，，谢向芳１，孟婉婷１，杨树瑚１，高强２，王炜３

（１．上海海洋大学 信息学院，上海 ２０１３０６；　２．天津市滨海新区气象局，天津 ３００４８０；

３．天津市气象科学研究所，天津 ３０００７４）

　　摘　　　要：随着全球导航卫星系统反射信号（ＧＮＳＳＲ）的提出，其在海冰检测领域的应
用也越来越广泛。北斗地球同步轨道（ＧＥＯ）卫星的角速度较小且仰角变化仅有 ３°～４°，因此
在相同观测地点其镜面反射点的空间位置非常稳定，可以提高特定区域海冰检测的时间分辨

率。对在中国渤海湾进行的２次岸基海冰检测实验（２０１５年１月２４日和２０１６年１月３０日至
２月４日）进行分析，验证了北斗 ＧＥＯＢ１反射信号对沿岸海冰进行长时间连续检测的可行
性。第１个实验结果显示海冰密集度与２颗 ＧＥＯ卫星 Ｃ０１和 Ｃ０３的极化比值结果具有相关
性；第２个实验结果显示３颗 ＧＥＯ卫星 Ｃ０１、Ｃ０２和 Ｃ０３检测的海冰极化比值与大气温度存在正
相关关系，其中 Ｃ０１、Ｃ０２和 Ｃ０３的极化比值与大气温度的相关值分别为０．６１、０．７２和０．５７。

关　键　词：北斗卫星导航系统；地球同步轨道（ＧＥＯ）卫星；反射信号；极化比；海冰探测
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２５７０７

　　中国渤海每年冬天会因寒潮侵袭而冻结造成
海冰灾害，海冰灾害直接造成的经济损失引起了

国家气象局的重视
［１］
。这使得对海冰监测技术

的探究和对海冰的预警技术成为重要的研究方

向。传统的海冰观测站测量、机载监测和卫星遥

感观测等手段受环境限制并且成本高。

全球导航卫星系统反射信号（ＧＮＳＳＲ）具有
全球覆盖、全天候的可用性、成本低等特点，其有

广泛的卫星资源应用于检测海洋表面，应用领域

如海洋测高
［２４］
、海洋风场

［５７］
、海面浮油

［８９］
和海

面有效波高
［１０１１］

。近年来，海冰检测已经成为使

用 ＧＮＳＳＲ技术研究的一个重要领域。
Ｋｏｍｊａｔｈｙ等［１２］

首次于 ２０００年发表了全球定
位系统（ＧＰＳ）在遥感领域的新的潜在应用。不
过，ＧＰＳ只包含中地球轨道（ＭＥＯ）卫星星座。通
常，单颗 ＭＥＯ卫星在一天的可用时间为 ４～６ｈ，

并且卫星的仰角在 １０°～８０°之间变化，而可使用
的仰角范围有限

［１３１６］
，这使得单颗卫星的海冰检

测的时间分辨率降低。使用多颗卫星相结合可以

提高时间分辨率，但每颗卫星发射信号功率不同，

在信号传输过程中的信号衰减程度不一致等原因

导致使用多颗卫星协作的情况会带来不同程度的

系统误差
［１７２２］

。

中国自主研发的北斗系统由地球同步轨道

（ＧＥＯ）卫星、倾斜地球同步轨道（ＩＧＳＯ）卫星和
ＭＥＯ卫星组成。与 ＭＥＯ卫星和 ＩＧＳＯ卫星相比，
ＧＥＯ卫星具有较低的角速度，仰角几乎没有变
化，所以镜面反射点也几乎没有变化。因此，使用

ＧＥＯ卫星检测海冰不仅具有高时间分辨率，而且
能够减少因卫星仰角变化对反射信号功率造成的

影响。然而，使用北斗 ＧＥＯ卫星反射信号检测海
冰的研究还很少

［２３２４］
。

lenovo
全文下载
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本文使用笔者团队开发的北斗卫星反射信号

（ＢｅｉＤｏｕＲ）软件接收机接收数据，利用 ３颗北斗
ＧＥＯ卫星（Ｃ０１、Ｃ０２和 Ｃ０３）在渤海湾进行了２次
实验，对实验结果的分析验证了北斗 ＧＥＯ卫星反
射信号检测海冰密集度的可行性。

第１次实验首次验证了利用 ＧＥＯ卫星的反
射信号检测海冰的可能性。由于第 １次实验
（２０１５年）当天气温比较高，从海冰状态到全部融
化成海水状态仅持续１１ｈ。同时海冰密集度的变
化受潮汐的影响，当潮水上涨时会将海冰冲碎并

带走海冰，海冰密集度急速降低，因此未能进行长

时间的连续观测。第 ２次实验（２０１６年）中海冰
状态持续了６ｄ并且海冰密集度高达 ９０％，因此
利用３颗北斗 ＧＥＯ卫星对沿海海冰进行了长时
间的连续观测。

２次实验结果表明，渤海湾海域海冰产生的
反射信号的极化比值与海冰密集度和大气温度有

一定的相关性。同时本文使用干涉相位的均方根

ＲＭＳ讨论了海面粗糙度，发现海面粗糙度变化
较小，可以忽略其对实验结果的影响。

１　原理方法
１．１　ＢＤＳ的特征

北斗卫星导航系统（ＢＤＳ）由 ３部分组成：空
间段、地面段和用户段。与其他系统不同，ＢＤＳ
不仅包括 ＭＥＯ卫星和 ＩＧＳＯ卫星，也包括 ＧＥＯ卫
星。截至２０１６年６月１２日，已成功发射 ２３颗卫
星，包括７颗 ＧＥＯ卫星、８颗 ＭＥＯ卫星、８颗 ＩＧ
ＳＯ卫星。由于卫星轨道的特点，造成了 ＧＥＯ与
ＭＥＯ和 ＩＧＳＯ的可视时间和仰角变化率都有较大
的不同。其中，ＧＥＯ卫星的轨道高度为３５７８６ｋｍ，
可视时间为２４ｈ（全天），仰角几乎不变。

图１为２０１６年２月１日渤海湾的Ｃ０３（ＧＥＯ）、
Ｃ０８（ＩＧＳＯ）和 Ｃ１１（ＭＥＯ）卫星的 ２４ｈ仰角时序
图，体现了北斗 ３种星座不同的可视时间。Ｃ０３
（北斗 ＧＥＯ）的可视时间长达 ２４ｈ，仰角的变化范
围仅为 ３°～４°；Ｃ０８（北斗 ＩＧＳＯ）的可视时间为
１６ｈ，仰角变化率会改变，一段时间内的仰角变化
率保持在１０°以内，与ＧＥＯ卫星有相同的特征，而
另一段时间内的仰角变化率非常大，与 ＭＥＯ卫
星有相同的特征；Ｃ１１（北斗 ＭＥＯ）的可视时间被
分割成２段，共６ｈ。可视时间和仰角的变化率与
各自卫星的轨道特性有着密切的关系。由此可

见，在接收机固定位置的情况下，单颗 ＧＥＯ卫星
的时间分辨率比 ＭＥＯ卫星和 ＩＧＳＯ卫星高，因
此可以利用ＧＥＯ卫星对特定位置进行长时间

图 １　２０１６年 ２月 １日的 ２４ｈ北斗混合

星座代表卫星的时序图

Ｆｉｇ．１　２４ｈｔｉｍｉｎｇｄｉａｇｒａｍｏｆＢｅｉＤｏｕｍｉｘｅｄ

ｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ（Ｆｅｂｒｕａｒｙ１，２０１６）

的稳定观测。基于这一特性，本文使用了 ３颗北
斗 ＧＥＯ卫星（Ｃ０１、Ｃ０２和 Ｃ０３）提高了基于地基
反射信号的海冰检测的时间分辨率。

ＢＤＳ发射 ２种右旋圆极化（ＲＨＣＰ）Ｌ波段信
号，分别为 Ｂ１频率（１５６１．０９８ＭＨｚ）和 Ｂ２频率
（１２０７．１４ＭＨｚ）。本文采用 Ｂ１频率信号，其带
宽为４．０９２ＭＨｚ。
１．２　海冰检测原理

本文假设海面平静，忽略海面粗糙度的影响。

对于光滑的表面，电磁波的反射类似镜面反

射
［２３］
。入射角等于反射角，利用菲涅耳反射系数

可以确定入射电磁波与反射电磁波之间的关系。

实验中卫星数据的仰角范围为 ３８°～４３°，故
实验利用直射信号在海面反射后的反射左旋圆极

化信号 ＲＬＨＣＰ与直射右旋圆极化信号 ＤＲＨＣＰ
的比值———极化比（ＲＬＨＣＰ／ＤＲＨＣＰ）模型反推
海洋表面物理信息。

１．３　海面粗糙度原理
在本文的２次实验中，镜面反射区域实际是

略微粗糙的海面，这导致海冰表面的反射信号在

各个方向都有散射，从而降低了反射信号的

功率
［１９］
。

由于反射面的粗糙度与 ＲＭＳ的变化相关，
因此通过 ＲＭＳ来表征镜面反射点处的海面粗糙
度。图２为计算 ＲＭＳ的流程。通过分析 ＲＭＳ
与海冰表面状况之间的关系来判断是否需要用海

面粗糙度对实验结果进行校正。

图 ２　ＲＭＳ计算流程

Ｆｉｇ．２　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＲＭＳ

８５２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 张云，等：基于北斗 ＧＥＯ卫星反射信号的渤海海冰检测

２　海冰实验

为了验证使用 ＢｅｉＤｏｕＲ技术与极化比（Ｒ
ＬＨＣＰ／ＤＲＨＣＰ）海冰模型检测海冰密集度的可
行性，笔者在中国渤海进行了 ２次实验。为了消
除不同时刻卫星仰角变化对实验结果的影响以及

提高观测的时间分辨率，采用北斗 ＧＥＯ卫星对海
冰进行探测。

考虑到天线波束角和反射面积，选择卫星仰

角范围为 １３５°～２２５°的海冰数据进行处理。筛
选出３颗符合条件的 ＧＥＯ卫星 Ｃ０１、Ｃ０２和 Ｃ０３。
然而在２０１５年的实验期间，Ｃ０２卫星发生轨道
漂移现象，故２０１５年符合条件的卫星只有 Ｃ０１和
Ｃ０３卫星。

图３（ａ）为实验位置坐标，图 ３（ｂ）为北斗卫
星的镜面反射点位置。图中，蓝色、玫红色、绿色

圆点分别代表 Ｃ０１、Ｃ０２、Ｃ０３的镜面反射点，红色
圆点表示接收器的位置。

本次实验用了 ３个接收天线：ＤＲＨＣＰ、Ｒ
ＬＨＣＰ和 ＲＲＨＣＰ天线，相关参数详见表 １。本文
使用的是 ＢＤＳ中频（ＩＦ）信号的软件接收机，采样
频率为１６．３６ＭＨｚ，带宽约为１６ＭＢ／ｓ。

图４为２０１６年１月３０日３颗ＧＥＯ卫星的天顶

图 ３　实验场地接收机和镜面反射点位置

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｃｅｉｖｅｒａｎｄｓｐｅｃｕｌａｒｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

ｐｏｉｎｔｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｒｅａ

表 １　ＤＲＨＣＰ、ＲＬＨＣＰ和 ＲＲＨＣＰ天线的参数对比

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＤＲＨＣＰ，

ＲＬＣＨＰａｎｄＲＲＨＣＰａｎｔｅｎｎａｓ

参　数 ＤＲＨＣＰ
天线

ＲＬＨＣＰ
天线

ＲＲＨＣＰ
天线

工作温度／℃ －５５～＋８５ －４０～＋８０ －５５～＋８５

天线增益／ｄＢ ３ １２ １２

波束角／（°） ０～３６０ ２１ ２１

质量／ｋｇ ＜０．２ １．２ １．２

尺寸／（ｍｍ×
ｍｍ×ｍｍ） １１９×７６×１８ ２１２×２１２×２０ ２１２×２１２×２０

图。实线箭头代表２０１５年接收天线朝向，虚线箭
头代表２０１６年接收天线朝向。

图５为２０１５年１月２４日０８：２４时刻 Ｃ０１卫
星的路径延迟与相关功率关系曲线，该曲线为

２４０ｓ的数据。在这组数据中，极化比（ＲＬＨＣＰ／
ＤＲＨＣＰ）为 ０．１１。用同样的方法估计 ２个实验
中的极化比（ＲＬＨＣＰ／ＤＲＨＣＰ）所有值。

图 ４　２０１６年 １月 ３０日实验地点卫星天顶图

Ｆｉｇ．４　Ｓｋｙｐｌｏｔｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｏｉｎｔ

（Ｊａｎｕａｒｙ３０，２０１６）

图 ５　２０１５年 １月 ２４日 ０８：２４时刻 Ｃ０１卫星路径

延迟与相关功率关系曲线

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐａｔｈｄｅｌａｙａｎｄｒｅｌａｔｅｄ

ｐｏｗｅｒｏｆＣ０１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ（Ｊａｎｕａｒｙ２４，２０１５，０８：２４）

３　实验数据分析

３．１　第１次实验
在本次 ＢｅｉＤｏｕＲ岸基实验中，用照相机每

５ｍｉｎ拍摄一张实验场景，并使用支持向量机
（ＳＶＭ）的方法计算照片中实验场景的海冰密集
度。结果显示在图 ６中，图中小照片代表实验
场景。

２０１５年１月２４日，海面高潮发生在０５：４８和
１７：３３时刻，低潮发生在 １２：０９时刻。从图 ６中
可以看出，０７：５８～１２：１４时刻海冰密集度没有明
显的变化，１２：１４时刻之后海冰密集度略有下降，

９５２
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然后又有所上升。结合气象站的气温资料，可能

是中午气温变化造成的。在１３：０６～１５：１６时刻，
海冰密集度稳定。１５：１６时刻之后，海水涨潮到
实验区域，海水增加并将海冰冲走，镜面反射区海

冰密集度急剧下降。

将接收的０７：５８～１６：４３时刻的卫星信号数
据进行 １次相干累加和 １００次非相干累加，得到
如图７所示结果。

根据文献［２１］所述，极化比值（ＲＬＨＣＰ／
ＤＲＨＣＰ）与海冰密集度呈负相关。从图 ７中可
以看到，０７：５８～１２：５５时刻 Ｃ０１卫星的极化比
值和０７：５８～１１：２２时刻 Ｃ０３卫星的极化比值逐
渐上升，而海冰密集度逐渐下降；１２：５５～１５：１６
时刻 Ｃ０１和 Ｃ０３卫星的极化比值先下降后上升，
海冰密集度先上升后下降；１５：１６时刻之后潮汐

图 ６　海冰密集度及实验场景

Ｆｉｇ．６　Ｐｉｃｔｕｒｅｓｏｆｓｅａｉｃｅｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｃｅｎｅ

图 ７　Ｃ０１和 Ｃ０３卫星的极化比、海冰

密集度和大气温度变化

Ｆｉｇ．７　Ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏ，ｓｅａｉｃｅｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎａｎｄ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｏｆＣ０１ａｎｄＣ０３ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

到达实验区域，Ｃ０１和 Ｃ０３卫星的极化比值上升，
海冰密集度下降。

１２：５５时刻的 Ｃ０１卫星数据中的峰值可能是
由于中午大气温度较高引起的海冰暂时融化，

１５：１６时刻之后极化比值迅速上升是因为潮汐影响
导致海冰密集度迅速降低。Ｃ０３卫星的结果类似。
３．２　第２次实验

在２０１６年的实验中，笔者对实验区域进行了
视频拍摄，随后使用 ＳＶＭ计算从视频中获取的实
验场景照片的海冰密集度。结果如表 ２所示，实
验期间海面几乎被海冰覆盖。由于海冰密集度变

化幅度极小，很难分析海冰密集度和极化比之间

的关系。

本文分析了极化比和大气温度之间的关系，

结果如图 ８所示。可以看出，Ｃ０１、Ｃ０２和 Ｃ０３卫
星的极化比值与大气温度之间呈正相关关系。

表３显示了每颗卫星每天的极化比值与大气
温度之间的相关性，最右列是每颗卫星在 ６ｄ的
实验中总的相关值。

通过对图８和表３进行分析，得出以下结论：
１）在连续 ６ｄ的实验期间，Ｃ０１、Ｃ０２和 Ｃ０３

卫星的极化比值与大气温度之间呈正相关的关

系，相关值分别为０．６１、０．７２和０．５７。
表 ２　２０１６年实验中每天的海冰密集度

Ｔａｂｌｅ２　Ｄａｉｌｙｓｅａｉｃｅｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｏｆ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｉｎ２０１６

时　刻

海水密集度

２０１６
０１３０

２０１６
０１３１

２０１６
０２０１

２０１６
０２０２

２０１６
０２０３

２０１６
０２０４

０８：００ ０．９１ ０．９３ ０．９３ ０．９３ １．００ ０．９７

１１：００ ０．９４ ０．９７ １．００ １．００ ０．９５ ０．９５

１４：００ ０．９５ ０．９９ １．００ １．００ ０．９８ ０．９４

１７：００ ０．９５ ０．９９ １．００ １．００ ０．９８ ０．９４

图 ８　极化比与大气温度的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏａｎｄ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

０６２
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表 ３　极化比和大气温度的相关性

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏａｎｄ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

卫　星
仰角／

（°）

相 关 值

２０１６

０１３０

２０１６

０１３１

２０１６

０２０１

２０１６

０２０２

２０１６

０２０３

２０１６

０２０４

总相

关值

Ｃ０１ ３８ ０．５５ ０．６７ ０．８２ ０．７１ ０．４５ ０．４９ ０．６１

Ｃ０２ ３０ ０．６６ ０．７８ ０．８０ ０．７６ ０．８４ ０．６８ ０．７２

Ｃ０３ ４３ ０．５４ ０．５７ ０．７３ ０．７２ ０．６０ ０．５２ ０．５７

　　２）Ｃ０２卫星的极化比与大气温度的相关性
结果比 Ｃ０１和 Ｃ０３卫星大。通过实验现场观察
发现，Ｃ０２卫星的镜面反射点区域的海冰结构更
稳定。推测当海冰密集度高且稳定时，大气温度

对极化比值的影响最大。

３．３　海面粗糙度分析
通过计算 ＲＭＳ 标准偏差来分析海面的粗

糙度。

图９为 ２次实验的 ＲＭＳ数据，图中每个点
是３０ｍｉｎ实验数据的平均值。在 ２０１５年的实验
中，实验海域中是冰与水的混合物（见图 ６）。在
２０１６年的实验中，实验海域中海冰密集度达到
９０％以上（见表 ２）。从图 ９可以得出，风速和
ＲＭＳ之间无明显的相关性。海冰和海水混合物
的海况，海面粗糙度基本不受风速影响，主要与海

冰的表面状况有关。图 １０为 ２次实验中具有代
表性的海面状况照片。

图 ９　２次实验的 ＲＭＳ值

Ｆｉｇ．９　ＲＭＳｖａｌｕｅｓｏｆｔｗｏｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

图 １０　２次实验海冰状况实景图

Ｆｉｇ．１０　Ｖｉｅｗｄｉａｇｒａｍｓｏｆｔｗｏｓｅａｉｃｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

表４为２次实验 ＲＭＳ值的标准偏差。可以
发现，第 ２次实验的 ＲＭＳ 值的标准偏差值比
第１次实验更小，反映了更加光滑的海面状况。
第２次实验期间，渤海湾实验区海面是由海水新
结的海冰组成，海面比第 １次实验的更光滑（实
验现场照片见图１０）。在海冰密集度大时，ＲＭＳ
值可以直接反映海冰的表面状况。

由于２次实验中 ＲＭＳ范围小于 ０．５ｒａｄ（见
图９和表４），对海冰检测的影响可以忽略，所以
无需对２次实验的结果进行校正。

表 ４　２次实验的 ＲＭＳ值的标准差

Ｔａｂｌｅ４　ＳｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＲＭＳｏｆ

ｔｗｏｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

实　验
标 准 差

Ｃ０１ Ｃ０２ Ｃ０３

第１次 ０．１２９７ ０．１４３７

第２次 ０．００２６ ０．００２４ ０．００２３

４　结　论

本文通过在渤海的 ２次实验，利用 ３颗北斗
ＧＥＯ卫星的反射信号检测海冰密集度，验证了使
用岸基 ＢｅｉＤｏｕＲ软件接收机接收北斗 ＧＥＯ卫星
反射信号检测海冰密集度的可行性。

从２次实验的结果可知，ＢｅｉＤｏｕＲ软件接收
机能够被用来接收 ＢｅｉＤｏｕＲ信号。从处理后的
数据可以得到以下结论：

１）由于 ＧＥＯ卫星仰角几乎不变，在岸基实
验中呈现很好的时间分辨率，并提供更可行的数

据，可以使用单颗 ＧＥＯ卫星定点长时间监测海
况，可以使用多个 ＧＥＯ卫星结合提高空间分辨
率。在未来的研究中，将结合北斗 ＩＧＳＯ卫星进
一步提高检测海冰密集度的空间分辨率。

２）当海冰密集度变化范围大的情况下，可以
利用 ＢｅｉＤｏｕＲ信号极化比技术探测海冰密集度
变化。

３）当海冰密集度大，且变化范围小的情况下，
极化比技术可以检测气温的变化。因为海冰厚度

与气温有一定的相关性，海冰厚度的变化也可能影

响极化比值。由于本文提到的 ２次实验中缺乏海
冰厚度的数据，这一问题需要在将来进一步研究。

４）当海冰密集度大时，由于海面粗糙度受风
速影响较小，非相干相位的 ＲＭＳ可以直接反映海
冰的表面状况。从本文实验中 ＲＭＳ的结果得出
海面粗糙度对海冰检测的影响极小可以忽略，故

不需校正。

１６２
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５）本文实验中定性地分析了海冰密集度的
变化与极化比的相关性，在未来的实验中将尝试

对极化比和海冰密集度的关系进行定量分析。

致谢　本文在研究过程中，得到了北京航空
航天大学杨东凯教授、李伟强博士关于 ＧＮＳＳＲ
方面的悉心指导；在渤海海冰实验过程中，中国气

象局气象探测中心、天津市气象科学研究所、天津

市滨海新区气象局等单位给予了大力支持；同时，

在撰写论文的过程中，得到了上海海洋大学通信

导航海洋应用实验室老师和同学的关心和帮助，

在此一并表示诚挚感谢。
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ｗｉｔｈｄｕａｌｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎＧＮＳＳＲｏｖｅｒｓｅａｉｃｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅ＆ ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１２，５０（６）：２１１２

２１２１．

［２０］ＦＡＢＲＡＦ．ＧＮＳＳＲａｓａｓｏｕｒｃｅｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙｆｏｒｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓ

ｉｎｇｏｆｔｈｅｃｒｙｏｓｐｈｅｒｅ［Ｄ］．Ｂａｒｃｅｌｏｎａ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔａｔＰｏｌｉｔèｃｎｉｃａｄｅ

Ｃａｔａｌｕｎｙａ（ＵＰＣ），２０１３．

［２１］ＺＨＡＮＧＹ，ＧＵＯＪＪ，ＹＵＡＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ｓｅａｉｃｅｓｔｕｄｙｂａｓｅｄｏｎ

ＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌ［Ｊ］．ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ（Ｃｈｉｎａ），２０１３，

３８（２）：１７．

［２２］ＺＨＡＮＧＹ，ＭＥＮＧＷ Ｔ，ＧＵＱＭ，ｅｔａｌ．ＤｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆＢｏｈａｉｂａｙ

ｓｅａｉｃｅｕｓｉｎｇＧＰＳｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｌｅｃｔ

ｅｄＴｏｐｉｃｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄＥａｒｔｈＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ＆ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，

２０１５，８（１）：３９４６．

［２３］张阳．基于北斗卫星反射信号的海面高度测量方法研究

［Ｄ］．北京：北京化工大学，２０１５．

ＺＨＡＮＧＹ．Ｓｔｕｄｙｏｎｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎ

Ｂｅｉｄｏｕｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｉｇｎａｌ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］白伟华．ＧＮＳＳＲ海洋遥感技术研究［Ｄ］．北京：中国科学院

研究生院，２００８．

ＢＡＩＷＨ．ＳｔｕｄｙｏｆｔｈｅＧＮＳＳＲｏｃｅａｎｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅ

［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＧｒａｄｕａｔｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２００８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ２期 张云，等：基于北斗 ＧＥＯ卫星反射信号的渤海海冰检测

　作者简介：

　张云　男，博士，博士生导师。主要研究方向：导航系统的高精

度定位原理研究、导航系统的反射信号的海洋遥感技术研究和

导航遥感技术的海洋应用产品的研究与开发。

谢向芳　女，硕士研究生。主要研究方向：ＧＮＳＳＲ海冰检测。

孟婉婷　女，硕士，助理工程师。主要研究方向：基于 ＧＮＳＳＲ

技术的海冰反演和测高反演。

杨树瑚　男，博士，讲师。主要研究方向：南极冰盖的电磁探测

反演。

ＢｏｈａｉｃｏａｓｔａｌｓｅａｉｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇＢｅｉＤｏｕＧＥＯ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｓ

ＺＨＡＮＧＹｕｎ１，，ＸＩＥＸｉａｎｇｆａｎｇ１，ＭＥＮＧＷａｎｔｉｎｇ１，ＹＡＮＧＳｈｕｈｕ１，ＧＡＯＱｉａｎｇ２，ＷＡＮＧＷｅｉ３

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＳｈａｎｇｈａｉＯｃｅａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１３０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＴｉａｎｊｉｎＢｉｎｈａｉＮｅｗＡｒｅａＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＢｕｒｅａｕ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００４８０，Ｃｈｉｎａ；

３．ＴｉａｎｊｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｔｉａｎｊｉｎ３０００７４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｔｈｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｓ（ＧＮＳＳＲ），ｉｔｓａｐ
ｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｓｅａｉｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｈａｓｉｎｃｒｅａｓｅｄｒｅｃｅｎｔｌｙ．ＴｈｅａｎｇｕｌａｒｓｐｅｅｄｏｆＢｅｉＤｏｕｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ
（ＧＥＯ）ｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｓｓｍａｌｌａｎｄｔｈｅａｎｇｌｅｏｆｅｌｅｖａｔｉｏｎｖａｒｉｅｓｆｏｒｏｎｌｙ３－４ｄｅｇｒｅｅｓ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅｓｐａｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎ
ｏｆｔｈｅｓｐｅｃｕｌａｒｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔａｔｔｈｅｓａｍｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓｉｔｅｉｓｓｔａｂｌｅ．ＴｈｅｓｔａｂｌｅｅｌｅｖａｔｉｏｎｏｆＢｅｉＤｏｕＧＥＯｓａｔ
ｅｌｌｉｔｅｃａｎｉｎｃｒｅａｓｅｔｈｅｔｉｍｅｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｓｅａｉｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｗｏｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｗｅｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｉｎ
ＢｏｈａｉＢａｙｏｆＣｈｉｎａｔｏｄｅｔｅｃｔｃｏａｓｔａｌｓｅａｉｃｅｕｓｉｎｇＢｅｉＤｏｕＧＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｏｎＪａｎｕａｒｙ２４，２０１５
ａｎｄｆｒｏｍＪａｎｕａｒｙ３０ｔｏＦｅｂｒｕａｒｙ４，２０１６．Ｔｈｉｓｐａｐｅｒａｐｐｌｉｅｓｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｌｏｎｇｔｉｍｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎ
ｏｆｃｏａｓｔａｌｓｅａｉｃｅｂｙｔｈｅＢｅｉｄｏｕＧＥＯＢ１ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｉｇｎａｌ．Ｔｈｅｆｉｒｓｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｅｄｔｈａｔｓｅａｉｃｅ
ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｉｓｃｏｒｒｅｌａｔｅｄｗｉｔｈｔｈｅｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏｏｆＢｅｉｄｏｕＧＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓＣ０１ａｎｄＣ０３．Ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｅｘ
ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｒｅｉｓａｐｏｓｉｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｓｅａｉｃｅｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏｄｅｔｅｃｔｅｄｂｙ
ＧＰＳＧＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓＣ０１ａｎｄＣ０２ａｎｄＣ０３，ａｎｄｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｖａｌｕｅｓｏｆＣ０１，Ｃ０２ａｎｄＣ０３ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏｔｏ
ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｒｅ０．６１，０．７２ａｎｄ０．５７，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＢｅｉＤｏｕｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ；ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ（ＧＥＯ）ｓａｔｅｌｌｉｔｅ；ｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇ
ｎａｌｓ；ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏ；ｓｅａｉｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７１０１７１８：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１７．１８１７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（４１３７６１７８，４１４０１４８９，４１５０６２１３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｚｈａｎｇ＠ｓｈｏｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ２

　收稿日期：２０１７０６０６；录用日期：２０１７０９２２；网络出版时间：２０１７１０１８１５：２３
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１８．１５２３．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｕｈｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：吴宏，杨登文．新型台阶缝冷却结构的气动及冷却特性［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（２）：２６４２７２．
ＷＵＨ，ＹＡＮＧＤＷ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｃｏｏｌｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｎｏｖｅｌｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（２）：２６４２７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０３８４

新型台阶缝冷却结构的气动及冷却特性

吴宏，杨登文

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为了抑制气膜冷却过程中耦合涡的产生，提出了一种切向出流台阶缝冷却
结构，并对其在涡轮导叶吸力面、压力面上布置时的气动性能及冷却特性进行了数值研究。结

果表明：在吸力面叶栅通道喉部附近布置时仅使总压损失增加约 ２％；在压力面布置则能使总
压损失、能量损失在低吹风比工况各降低约２．５％，同时出口气流角的增加不到０．１％，而且损
失系数和出口气流角对吹风比的变化也不敏感。吸力面、压力面缝后冷却效率均较高，在高吹

风比工况平均都有约８％轴向弦长的叶片表面冷却效率接近１．０。
关　键　词：涡轮导叶；气膜冷却；耦合涡；台阶缝槽；气动损失；冷却效率；数值模拟
中图分类号：Ｖ２３１．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２６４０９

　　作为燃气涡轮发动机的重要热端部件，涡轮
导向器叶片直接承受燃烧室出口高温燃气的冲

刷，必须采取气膜冷却等热防护措施以保证发动

机安全可靠地工作。然而，现有气膜冷却大都通

过一定倾角的孔或缝将冷气腔中的冷气引到叶片

表面
［１５］
，不可避免地会使出流冷气具有垂直于

壁面的法向速度分量，而法向速度分量的存在会

与主流相互作用产生反向旋转的耦合涡对，降低

冷气对壁面的覆盖，增加冷气与主流的掺混，极大

地削弱气膜冷却效果
［６７］
。冷气切向出流便能从

根本上消除法向速度分量。现有气膜冷却结构中

仅尾缘半劈缝能实现该方式的冷气出流
［８１１］
，但

半劈缝需削除尾缘压力面，对缝口下游叶片外形

改变较大，无法在叶片前缘及弦中区布置。为此，

本文提出了一种新型台阶缝结构（详见计算模型

部分），通过圆弧过渡实现缝口下游叶片型面的

恢复，使台阶缝能在叶片表面其他位置布置。冷

气沿缝口处叶片表面切线流出，经过 ２次圆弧过
渡后到达叶片表面，流动方向也再次回到当地叶

片表面切线方向。由于冷气流动方向与主流平

行，不会形成耦合涡，冷气可以较长久地覆盖在叶

片表面。同时，冷气沿展向的分布也较均匀，有效

降低了叶片径向温度梯度。台阶缝不连续的气动

外形会对叶栅性能造成影响，但这种具有较高冷

却性能的结构对叶片的气动性能会造成怎样的影

响，能否同时具有较好的气动及冷却特性？本文

将通过数值模拟对其进行深入研究。

在叶片尾缘半劈缝对叶栅气动性能影响方

面，侯伟涛和乔渭阳
［８］
对压力面半劈缝尾缘冷却

下的跨声速涡轮叶栅气动性能进行了数值模拟，

发现冷气喷射使压力面尾缘激波系由１道强激波
变为３道弱激波，最佳情况下能量损失系数降低
４８％，叶栅性能得到显著改善。杨林等［９］

也得出

了类似结论，同时指出，压力面劈缝使尾缘厚度降

低，减小了尾迹宽度，降低了冷气与主流的掺混损

失。石德永等
［１０］
通过计算分析了不同叶盆尾缘

厚度对涡轮性能的影响，结果表明，随着叶盆尾缘

厚度增加，涡轮效率和涡轮流量都降低，涡轮功则

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20171018.1523.002.html
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变化不大。高炎等
［１１］
也研究了开缝唇厚的影响，

结果表明，唇厚增加使主流流体远离冷却壁面，减

弱了对壁面的直接冲击，改善了尾缘开缝出口区

域的气膜冷却效果，但会使主流能量损失和总压

损失增大。以上研究都表明台阶缝冷气出流对叶

栅气动性能影响较大，但这种阶梯式的表面结构

在叶片前缘及中部的应用还未见报道。为此，本

文以 Ｃ３Ｘ涡轮导叶作为标准叶型，并在其吸力面
和压力面上靠近前缘、叶中及尾缘等 ６个典型位
置设置该缝冷却结构，对其气动性能及冷却特性

随吹风比的变化进行数值研究。基础叶型之所以

选择 Ｃ３Ｘ，是因为该叶型拥有较完整的、接近真实
发动机工作状态下的叶片冷却实验数据，便于进

行数值模拟方法校核以及计算工况选定
［１２１３］

。

１　计算模型
台阶缝冷却结构如图１所示。基于平面叶栅

的周期性，本文只选取一个叶栅通道作为计算模

型（见图２）。ｘ坐标方向定义为轴向，ｙ方向为周
向，ｚ方向为径向。叶栅通道长度２８３ｍｍ，叶片栅
距１１７．７３ｍｍ，叶高７６．２ｍｍ，弦长 １４４．９３ｍｍ，安
装角５９．８９°。分别在叶片吸力面、压力面上沿弦
长方向的６个不同位置处布置该台阶缝，缝位置
分布如图３所示，其中吸力面位置 ２位于叶栅通
道喉部附近。吸力面３个位置对应的轴向弦长分
别为４０％、６５％、８４％，压力面 ３个位置对应的轴
向弦 长 分 别 为 １６％、４７％、７７％。台 阶 缝 高
０．５ｍｍ，唇口厚度也为 ０．５ｍｍ，连接叶片表面型
线的过渡圆弧半径在吸力面 ３个位置处分别为
２５、４３、４４ｍｍ，在压力面３个位置处则分别为 ６５、
５７、５１ｍｍ。该缝对叶片型线的改变约占叶片总弧
长的３．５％。

叶栅通道主流入口总压 ３２１７００Ｐａ，总温
７８３Ｋ，湍流度８．３％；出口静压１９０２００Ｐａ［１２］；冷

图 １　新型台阶缝冷却结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔ

ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 ２　计算模型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌ

图 ３　台阶缝位置分布示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎｓｏｆ

ｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔｏｎｔｈｅｖａｎｅ

气总温 ４００Ｋ。主流和冷气工质均为理想可压
燃气。

２　计算方法

本文采用ＡＮＳＹＳＣＦＸ求解稳态三维黏性雷诺
平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，湍流模型参照文献［８９］
选用基于 ｋω的 ＳＳＴ。对流项的空间离散采用高
阶格式，解收敛的标准是各项残差小于１．０×
１０－５。由于该缝结构末端通过圆弧过渡到原始叶
型表面，采用结构化网格划分时该处网格质量将

会较低，所以本文采用了整体非结构化网格。为

满足湍流模型对网格节点的要求，对叶片表面及

通道上下端壁网格进行加密，同时在壁面拉伸 １１
层边界层网格，并使 ｙ＋ ＜１。此外，对叶片前缘、
尾缘以及台阶缝出口附近的网格也进行了局部加

密（见图４）。经网格无关性检验后，最终网格节
点总数约４００万。

边界条件设置为：主流进口、冷气进口均给定

总压总温，出口给静压，计算过程中通过不断改变

缝口冷气总压以得到不同吹风比工况。叶片表

面、通道上下端壁均设定为绝热无滑移壁面，通道

两侧面为平移周期性边界。

为验证数值计算方法的准确性与合理性，采

５６２
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用本文计算方法、湍流模型及网格划分对前缘及

下游带气膜冷却的 Ｃ３Ｘ叶型实验［１３］
进行数值模

拟，并将计算结果与实验数据进行对比（见图 ５）。
图５左侧为压力面，右侧为吸力面，虚线为文
献［１３］中实验叶片前缘、压力面和吸力面上的气
膜孔排位置。可以看出，计算结果与实验数据沿

流向的变化趋势一致，但计算结果整体低于实验

数据。这主要是因为计算模型中的径向冷却通道

是直接在一侧给冷气进口，而不是实验中通过管

路供气，所以计算模型内冷通道的换热会强于实

验模型，导致叶片整体温度比实验测量值低。另

外，压力面、吸力面计算结果的最大偏差均在 ７％
左右，且都出现在靠尾缘的位置。通过以上分析

可以看出，本文的数值模拟方法可以较准确地预

测带冷气出流的叶栅流动及换热规律。

图 ４　计算网格示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｅｓｈ

图 ５　数值计算方法验证

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

３　结果与分析

３．１　台阶缝性能评价指标
冷气出流会改变壁面的气动外形，并与主流

发生掺混。为了评价台阶缝结构的气动性能，参

照文献［１４］，本文分别采用布置台阶缝前后叶栅
总压损失系数和能量损失系数的相对变化作为衡

量指标。同时，导叶出口气流角的相对变化也被

选作重要参考。

叶栅总压损失系数定义为

ψ＝
ｐｔ０－ｐｔ１
１
２
（ρｕ２）１

（１）

　　叶栅能量损失系数定义为

ζ＝１－ １－ ｐｓ１
ｐ( )
ｔ１

κ－１

[ ]κ

（ｍ#∞Ｔｔ∞ ＋ｍ#ｃＴｔｃ） 　

{　　 ｍ#∞Ｔｔ∞ １－
ｐｓ１
ｐ( )
ｔ０

κ－１

[ ]κ

＋

　　 ｍ#ｃＴｔｃ １－
ｐｓ１
ｐ( )
ｔｃ

κ－１

[ ] }κ

（２）

式中：ｐｓ１为叶栅出口气流平均静压；ｐｔ１为叶栅出
口气流平均总压；ｐｔ０为叶栅进口气流平均总压；ｐｔｃ
为缝出口冷气平均总压；ｍ#∞为叶栅进口气流流

量；ｍ#ｃ为缝出口冷气流量；Ｔｔ∞为叶栅进口气流
平均总温；Ｔｔｃ为缝出口冷气平均总温；κ为比热

比，取入口截面和出口截面的平均值；（ρｕ２）１／２
为叶栅出口气流平均动压头。由此可以看出，能

量损失系数考虑了冷气射流的影响，而总压损失

系数则没有。

另外，选用冷却效率评价该台阶缝结构的冷

却特性，定义为

η＝
Ｔｔ∞ －Ｔａｗ
Ｔｔ∞ －Ｔｔｃ

（３）

式中：Ｔａｗ为叶片表面绝热壁温。
３．２　台阶缝冷却结构对叶栅气动性能的影响

图６（ａ）、（ｂ）分别为吹风比约为３．０时，叶片
吸力面、压力面位置 １处台阶缝缝口局部流场分
布。可以看出，冷气出流方向几乎始终与叶片表

面平行，避免了法向速度分量的出现，有效抑制了

耦合涡的形成，降低了与主流的掺混以及对叶片

型面的影响。但是，主流在吸力面台阶缝唇口后

形成回流，回流区大小与唇口厚度相当，高温主流

与低温冷气在此发生强烈掺混；主流在压力面台

阶缝唇口后则回流较小，与冷气的掺混也较弱。

受低压回流区的影响，叶片吸力面、压力面壁面附

近处主流流线均在缝口后向叶片表面偏转，且压

力面主流流线偏转更大，偏转后主流流向变为与

冷气相同。主流其他区域受冷气射流的影响则

较小。

图７（ａ）为吸力面位置１布置台阶缝时，叶片

６６２
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图 ６　台阶缝缝口局部流场示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｌｏｃａｌｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｒｏｕｎｄｓｔｅｐｓｈａｐｅｄ

ｓｌｏｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 ７　台阶缝对叶片表面压力系数的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｏｏｌａｎｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｆｒｏｍｓｔｅｐｓｈａｐｅｄ

ｓｌｏｔｏｎｂｌａｄｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

表面压力系数受吹风比 Ｍ变化的影响。图中虚
线表示缝口位置。可以看出，相对于未布置台阶

缝时，布置台阶缝之后的叶片表面压力系数只在

冷气射流出口附近发生剧烈变化，其他区域则与

无冷 却 时 保 持 一 致。通 过 局 部 放 大 图 （见

图８（ａ），图中虚线表示缝口位置）可以看出，受
台阶缝冷气喷射的影响，缝前叶片表面压力系数

先是急剧升高，而后再快速回落，在吹风比较大时

甚至回落到比无缝情形低的压力；随着叶栅通道

在台阶缝缝口处突扩而后再逐渐恢复，缝后叶片

表面压力系数呈现出先快速升高，再缓慢降低，最

后逐渐恢复到布置台阶缝之前的水平。在上述过

程中，随着吹风比增大，叶片表面压力系数变化幅

度明显加大，台阶缝冷气出流对叶片型面静压分

布的影响也增大。

叶片吸力面位置２和３布置台阶缝之后对叶
片表面压力系数的影响均与吸力面位置 １时相
似，但由于台阶缝所处叶片型面曲率以及相对叶

栅通道喉部位置的不同，缝口附近的叶片表面压

力系数变化也呈现出一些差异（见图 ８（ｂ）、
（ｃ））。可以看出，由于吸力面位置 ２和 ３分处叶
栅通道喉部及下游，主流缓慢减速，压力有所回

升，导致吸力面位置 ２缝前压力回落值在吹风比
较大时还会略低于无缝情形，吸力面位置 ３时则
不会。同时，由于所处叶片型面曲率较小，吸力面

位置２和３台阶缝冷气出流后基本上紧贴壁面流
动，提高了壁面附近流速，降低了表面静压，导致

缝后叶片表面压力系数在较长的弦向距离上都低

于无缝情形。此外，在各吹风比下，吸力面位置 ２
和３缝口附近叶片表面压力系数变化幅值以及受
影响的叶片表面区域范围都很接近，且都明显小

于吸力面位置１情形。
图７（ｂ）为压力面位置１布置台阶缝时，叶片

表面压力系数受吹风比变化的影响。可以看出，

冷气射流也只影响缝口附近的压力分布，但相对

于吸力面布置时，在压力面上布置台阶缝对叶片

表面压力系数的影响要小得多。通过局部放大图

（见图８（ｄ））可以看出，受台阶缝冷气喷射的影
响，缝前叶片表面压力系数急剧降低，且降低幅度

随吹风比的增大而增加；缝后叶片表面压力系数

变化规律则与吸力面情形一致，受影响的叶片表

面区域范围也与吸力面位置 １接近，但叶片表面
压力系数变化幅度却低很多。压力面位置 ２和 ３
布置台阶缝之后对叶片表面压力系数的影响也都

与此类似（缝口附近叶片表面压力系数分布分

别如图８（ｅ）、（ｆ）所示），但由于所处弦向位置不

７６２
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图 ８　台阶缝缝口附近叶片表面压力系数

Ｆｉｇ．８　Ｂｌａｄｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｒｏｕｎｄｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

同，流道逐渐收缩，主流不断加速，相对于压力面

位置 １时，压力面位置 ２、３台阶缝冷气射流所导
致的缝口附近叶片表面压力系数变化幅度依次增

大，而所影响的叶片表面区域范围则依次缩小。

图９（ａ）、（ｂ）、（ｃ）分别为叶片吸力面 ３个位
置布置台阶缝冷却结构时，叶栅总压损失、能量损

失以及出口气流角随吹风比的相对变化。可以看

出，吸力面位置１由于处在吸力面转捩区，冷气出
流对压力分布的改变较大，相对于无缝情形，总压

损失在各吹风比下都增加了 ６．５％左右，而能量
损失在吹风比小于 ３．５时也增加了约 ２．５％，但
随着吹风比进一步增大，能量损失大幅升高。这

主要是因为能量损失系数考虑了冷气与主流掺混

引起的损失，而总压损失系数则没有。此外，总压

损失系数也未计入冷气带来的能量，当冷气带入

的总压较大时，还会减少叶栅通道的总压损失。

另外，吸力面位置 １缝冷气出流所影响的区域距
离叶片尾缘较远，所以对出口气流角的改变也较

小。吸力面位置 ２和 ３分处叶栅通道喉部及下
游，缝冷气出流对压力分布的影响都较小，但由于

受影响的区域靠近叶片尾缘，所以随着吹风比增

大，出口气流角的相对变化也逐渐增加。受冷气带

入能量的影响，吸力面位置２布置台阶缝之后叶栅
总压损失相比无缝时只增加了约 ２％，同时，喉部
后主流突然扩压，强化了对台阶缝唇口后主流回流

的抑制，减弱了主流与冷气的掺混，使得能量损失

基本保持不变。吸力面位置 ３则由于距离尾缘
较近，冷气出流后不久即与主流强烈掺混，使总压

８６２
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图 ９　叶片表面布置台阶缝对叶栅气动性能的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｏｏｌａｎｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｆｒｏｍｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔｏｎｖａｎｅｓｕｒｆａｃｅｏｎｃａｓｃａｄｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

损失和能量损失都随吹风比的增大而明显增加。

图９（ｄ）、（ｅ）、（ｆ）分别为叶片压力面 ３个位
置布置台阶缝冷却结构时，叶栅总压损失、能量损

失以及出口气流角随吹风比的相对变化。可以看

出，由于３个位置均处在叶栅通道收缩段，主流持
续加速使得缝后冷气射流对压力分布的影响都较

小，同时受冷气带入能量的影响，叶栅气动损失相

对于无缝时出现了降低。在吹风比小于 ４．０时，
总压损失平均减小 １．５％左右，能量损失也平均
减小约 １％，而出口气流角的相对变化还不到
０．１％。随着吹风比进一步增大，总压损失、能量损
失显著降低，但由于叶片尾缘后主流与冷气掺混

增加，出口气流角开始大幅变化，所以高吹风比的

工程意义并不大。

３．３　台阶缝结构的冷却特性
图１０和图１１分别为叶片吸力面、压力面布

置台阶缝时冷却效率随吹风比的变化。图中横坐

标“无量纲轴向距离”为叶高中截面缝出口下游

叶片表面各点距前缘驻点的轴向距离与叶片轴向

弦长之比。从图 １０可以看出，随着吹风比增大，
吸力面各位置缝后冷却效率均明显提高。当吹风

比大于 ３．０时，吸力面位置 １和 ３处缝后冷气出
现了轻微的“脱离再附”，而吸力面位置２由于受
喉口主流的较强压制，几乎观察不到冷气脱离叶

片壁面的现象。另外，吸力面位置 １由于所处叶
片型面曲率较大

［１５］
，同时附近主流也正不断加

速，所以当吹风比较高时，缝口下游较长的叶片表

面上都会有冷气覆盖，吸力面位置 ２和 ３则由于
所处叶片型面曲率较小，同时都靠叶栅通道喉部

下游，所以缝后冷气覆盖都较短。例如，当吹风比

大于 ３．０时，吸力面位置 １处缝后约有 １０％
轴向弦长的叶片表面冷却效率接近１．０，而吸力面

９６２
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图 １０　叶片吸力面布置台阶缝时，叶高中部叶片表面上冷却效率随吹风比的变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍｉｄｓｐａｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｓｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔｗｉｔｈｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏ

图 １１　叶片压力面布置台阶缝时，叶高中部叶片表面上冷却效率随吹风比的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍｉｄｓｐａｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔｗｉｔｈｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏ

位置２和３则分别只有约７％、６％。
从图１１也可以看出，随着吹风比增大，各压

力面位置缝后冷却效率也都显著提高。但由于 ３
个位置均受加速主流的压制，都没有出现冷气脱

离壁面的情况，而且冷气对叶片表面的覆盖较好，

冷却效率沿流向下降缓慢，平均冷却效率也高于

同吹风比的吸力面台阶缝。例如，当吹风比大于

３．０时，压力面位置１、２、３处缝后分别约有 １３％、
１０％和 ７％轴向弦长的叶片表面冷却效率接近
１．０。此外，压力面位置 １和 ２由于距离叶栅通道

喉部较远，随着流道收缩，温度升高后的冷气逐渐

紧贴叶片表面流动，导致冷却效率在 ７０％轴向弦
长后又出现了缓慢回升。

４　结　论
１）台阶缝冷气切向出流，消除了垂直于壁面

的法向速度分量，有效抑制了耦合涡的产生，使冷

气可以长久地覆盖在叶片表面；在吹风比较大时，

平均都有约８％轴向弦长的叶片表面冷却效率接
近１．０。

０７２
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２）无论在吸力面还是压力面布置，台阶缝冷
气喷射只影响缝口附近的叶片表面压力系数，其

他区域则与无缝时一致；随着吹风比的增加，冷气

喷射对压力系数的影响加大。吸力面冷气喷射对

压力系数的影响远大于压力面情形。

３）主流在吸力面台阶缝唇口后形成回流，回
流区大小与唇口厚度相当；主流在压力面台阶缝

唇口后则回流较小。在吸力面叶栅通道喉部附近

布置台阶缝几乎不会影响叶栅能量损失和出口气

流角，总压损失也只增加约 ２％；在压力面布置还
能减少气动损失，能量损失、总压损失在低吹风比

时均能降低 ２．５％左右，而出口气流角的增加不
到０．１％。此时，损失系数、出口气流角对吹风比
的变化都不敏感。

４）该台阶缝结构在实际叶片上的气动性能
及冷却特性还受来流不均匀性、叶栅通道涡等因

素的影响，因此要实际应用还需要对其布置位置

及结构参数等进行调整和优化。
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Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＭＡＹＬＥＲＥ，ＫＯＰＰＥＲＦＣ，ＢＬＡＩＲＭＦ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｔｒｅ

ａｍｌｉｎｅｃｕｒｖａｔｕｒｅｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒ

Ｐｏｗｅｒ，１９７７，９９（１）：７７８２．
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却技术。
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件冷却技术。
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Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｃｏｏｌｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｎｏｖｅｌｓｔｅｐｓｈａｐｅｄ
ｓｌｏｔｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｙ
ＷＵＨｏｎｇ，ＹＡＮＧＤｅｎｇｗｅｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｐｅｒｍａｎｅｎｔｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｖｏｒｔｉｃｅｓｉｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ，ａｎｏｖｅｌｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔ
ｃｏｏｌｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｙｗｉｔｈｔａｎｇｅｎｔｉａｌｃｏｏｌａｎｔｅｊｅｃｔｉｏｎｗａｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄａｎｄｉｔｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｃｏｏｌｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｗａｓｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｌｏｔｌｏｃａｔｉｏｎａｔｔｈｅｓｕｃｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｏｆａｔｕｒｂｉｎｅｖａｎｅａｎｄ
ｃｏｏｌｉｎｇａｉｒｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｏｎｔｈｅｓｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｗｅｒｅａｌｓｏａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｓｌｏｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅ
ｓｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅｎｅａｒｔｈｒｏａｔｒｅｇｉｏｎｏｎｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｓｔｈｅｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｂｙａｂｏｕｔ２％，ｗｈｉｌｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｏｔｈｔｈｅｋｉｎｅｔｉｃｌｏｓｓａｎｄｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｌｏｓｓｂｙａｂｏｕｔ２．５％ ｗｉｔｈｔｈｅａｉｒｅｘｉｔａｎｇｌｅｉｎ
ｃｒｅａｓｉｎｇｌｅｓｓｔｈａｎ０．１％ ｆｏｒｌｏｗｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｓ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｌｏｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｔｈｅａｉｒｅｘｉｔａｎｇｌｅａｒｅｎｏｔ
ｓｅｎｓｉｔｉｖｅｔｏｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｓ．Ａｄｄｉｔｉｏｎａｌｌｙ，ｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｏｆｔｈｅｓｌｏｔｏｎｂｏｔｈ
ｓｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｉｓｒａｔｈｅｒｈｉｇｈａｎｄｉｔｒｅａｃｈｅｓａｌｍｏｓｔ１．０ｆｏｒａｂｏｕｔ８％ ａｘｉａｌｃｈｏｒｄｏｆｔｈｅｖａｎｅ
ｓｕｒｆａｃｅｏｎａｖｅｒａｇｅｉｎｈｉｇｈｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｃａｓｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｕｒｂｉｎｅｖａｎｅ；ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ；ｃｏｕｐｌｉｎｇｖｏｒｔｉｃｅｓ；ｓｔｅｐｓｈａｐｅｄｓｌｏｔ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏｓｓ；ｃｏｏｌｉｎｇ
ｅｆｆｃｔｉｖｅｎｅｓｓ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０６０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０９２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７１０１８１５：２３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１８．１５２３．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｕｈｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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带碰撞角约束的三维有限时间滑模制导律

赵曜１，，李璞１，２，刘娟１，陈?１，刘向东３

（１．中国运载火箭技术研究院，北京 １０００７６；　２．国防科学技术大学，长沙 ４１００７３；

３．北京理工大学 自动化学院，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：针对导弹对地面静止目标的打击问题，提出了一种三维有限时间滑模制导
律。利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法证明了该制导律能够控制导弹以期望的纵向和侧向碰撞角对目标进
行精确打击。该方法具有以下４点优势：无需对系统模型作解耦或线性化处理，可以同时对纵
向和侧向碰撞角进行约束，可以得到解析的制导指令，闭环系统对外部扰动和参数不确定性具

有不敏感特性。仿真结果验证了该制导方法能够保证较高的终端精度和较强的鲁棒性。

关　键　词：制导；碰撞角约束；滑模控制；非线性；鲁棒性
中图分类号：Ｖ４４８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２７３０７

　　末制导的首要任务是控制导弹精确命中目
标，随着科技的日新月异，现代军事应用对末制导

技术的性能要求也日益提高。在某些特定的情况

下，为了增强打击的毁伤效果或发挥导弹所携弹

头的最大杀伤能力，往往需要导弹从指定的方向、

以特定的姿态对目标进行打击，因而产生了带碰

撞角度约束的制导问题
［１］
。

由于形式简单、所需的信息量少，比例制导在

实际工程领域得到了广泛的应用
［２４］
。然而传统

的比例制导方法只能够实现末端脱靶量为零，对

于碰撞角约束要求无法满足。为了解决上述问

题，学者们提出了多种改进的比例制导方法
［５９］
。

一种较为典型的方法是偏置的比例制导。这类方

法是在传统的比例制导律的基础上添加一个时变

偏置项以消除碰撞角误差
［５６］
。然而，偏置的比

例制导在对目标进行追尾打击时性能会急剧下

降
［９］
。另一种改进的比例制导方法是通过在线

更新比例系数得到的。文献［７］针对高超声速滑
翔飞行器打击地面静止目标提出了一种自适应三

维末制导律，该制导律的比例系数以特定的闭环

形式进行连续更新，使得导弹的弹道倾角和偏角

末值均满足期望要求。然而在初始指向误差较大

的情况下，文献［７］的方法会给制导初段带来巨
大的诱导阻力并导致较长的飞行时间。为了解决

该问题，Ｒａｔｎｏｏ和 Ｇｈｏｓｅ［８］在制导初始段设计了
一种定向制导，该制导律也是比例系数随时间变

化的比例制导。文献［９］进一步对该方法进行了
扩展，使其能够打击常值速度目标。然而文献［８
９］中提出的制导方法仅能应用于二维平面。

作为一种变结构控制方法，滑模控制对模型

不确定性和外部扰动有着较强的鲁棒性，因而在

末制导系统设计中得到了广泛的应用。周荻

等
［１０］
针对寻的导弹提出了一种自适应滑模制导

律，并分别通过理论分析和数值仿真验证了制导

律对参数摄动的鲁棒性。然而，该制导律并未考

虑碰撞角约束。Ｓｈｉｍａ［１１］基于滑模控制提出了一
种拦截角度约束制导律，该制导律能够应用于对

目标进行迎头打击、尾追打击和弹头追踪打击等

lenovo
全文下载
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情形。文献［１２］进一步考虑了时变的加速度边
界约束，对 Ｓｈｉｍａ［１１］的制导律进行了扩展研究。
但是该制导方法并未考虑导弹的气动特性。Ｈｏｕ
和 Ｄｕａｎ［１３］基于自适应滑模控制方法设计了整合
的制导控制策略，并通过非线性导弹模型对制导

律的有效性进行了验证。但是该制导律仅研究了

弹目在同一二维平面的情形，并且可实现的碰撞角

范围非常有限。因此，需要进一步研究可实现碰撞

角范围较广且能应用于三维空间的滑模制导方法。

彭双春等
［１４］
结合微分几何和李群方法的优

点，设计了一种三维制导律，但是该方法精度对制

导参数的优化结果较为敏感。文献［１５］利用变
结构控制方法设计了鲁棒制导律，然而该方法设

计时忽略了导弹的动态特性。基于非线性最优控

制理论，文献［１６］提出了一种模型预测静态规划
三维制导律，该制导方法不仅能够满足期望的终

端约束，也能使制导指令最小化。然而，应用该方

法需要首先提供指令初解，然后通过在线优化得

到实际制导指令，且优化的收敛速度与初解精度

直接相关。文献［１７］基于状态相关黎卡提方程
方法设计了带碰撞角约束的三维制导律，该方法

虽然不需要提供初解信息，但是仍需在线求解状

态相关黎卡提方程，计算量较大，不利于弹上计算

机求解。

本文基于导弹的非线性运动学和动力学模型

提出了一种三维有限时间滑模制导方法，实现了以

期望的碰撞角对地面静止目标的打击要求。首先

根据终端约束条件设计了滑模函数，然后利用 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ方法得到了解析的制导律并证明了闭环系
统的稳定性。本文提出的制导方法具有以下优势：

①无需对模型作解耦或线性化处理；②纵向和侧向
平面碰撞角约束均能满足且可实现的碰撞角范围

较大；③得到了解析的制导指令，在线计算量小；
④闭环系统对外界扰动和参数不确定性不敏感。

１　系统模型

导弹三维质点运动学模型
［１７］
为

ｘ＝Ｖｃｏｓγｃｏｓχ
ｙ＝Ｖｓｉｎγ
ｚ＝－Ｖｃｏｓγｓｉｎχ

Ｖ＝－Ｄ
ｍ
－ｇｓｉｎγ

γ＝
ａｙ－ｇｃｏｓγ

Ｖ

χ＝－
ａｚ

Ｖｃｏｓ



















γ

（１）

式中：（ｘ，ｙ，ｚ）为导弹质心位置坐标；Ｖ、γ和 χ分
别为导弹的速度、弹道倾角和弹道偏角；Ｄ为阻
力；ｇ为重力加速度；ｍ为导弹质量；ａｙ和 ａｚ分别
为导弹法向和侧向加速度，与导弹速度矢量垂直，

因而只改变导弹的速度方向，不改变速度大小。

令（ｘｆ，ｙｆ，ｚｆ）为目标的位置坐标，γｆ和 χｆ分别为纵
向和侧向期望的碰撞角末值。带碰撞角约束的三

维末制导问题可描述为：设计制导律，使得脱靶量

和碰撞角误差在导弹落地时刻同时收敛为 ０，即
设计 ａｙ，ａｚ，使得下式成立：
ｌｉｍ
ｙ→ｙｆ
（ｘ，ｚ）＝（ｘｆ，ｚｆ）

ｌｉｍ
ｙ→ｙｆ
（γ，χ）＝（γｆ，χｆ

{
）

（２）

２　制导律设计

首先，构造２个新变量 λ１和 ξ１，具体形式如

下所示：

λ１＝ｘ－ｘｆ＋ｃｏｔγｆｃｏｓχｆ（Ｙ－Ｙｆ）

ξ１＝ｚ－ｚｆ－ｃｏｔγｆｓｉｎχｆ（Ｙ－Ｙｆ{ ）
（３）

式中：Ｙ＝ｙ０－ｙ，ｙ０为导弹初始高度值；因为 Ｙ仅
与高度信息相关，因此称其为“伪高度变量”；Ｙｆ
为 Ｙ的末值。

以 Ｙ为自变量对式（３）求微分，可得
λ２ ＝λ′１＝－ｃｏｔγｃｏｓχ＋ｃｏｔγｆｃｏｓχｆ
ξ２ ＝ξ′１＝ｃｏｔγｓｉｎχ－ｃｏｔγｆｓｉｎχ{

ｆ

（４）

由式（３）和式（４）容易得到以下结论：如果
λ１、ξ１、λ２和 ξ２４个变量在 Ｙ→Ｙｆ时（即 ｙ→ｙｆ时）
同时收敛为 ０，则有 ｘ＝ｘｆ，ｚ＝ｚｆ，γ＝γｆ，χ＝χｆ，期
望的设计指标（见式（２））也就得到了满足。

基于上述结论进行带碰撞角约束的有限时间

滑模制导律设计，首先给出以下定理：

定理１　考虑一变量 σ１，将其对 Ｙ求导得到
σ２。如果将 σ２作为控制量，且其具有如下形式：

σ２ ＝－
ｎσ１
Ｙｆ－Ｙ

　　ｎ＞１ （５）

则 σ１和 σ２将会在 Ｙ＝Ｙｆ时同时收敛为０。
证明　由式（５），可得到如下等式关系：

σ２ ＝σ′１ ＝
ｄσ１
ｄＹ
＝－

ｎσ１
Ｙｆ－Ｙ

（６）

通过调整变量位置，可将式（６）整理成如下
形式：

１
σ１
ｄσ１ ＝－ｎ

１
Ｙｆ－Ｙ

ｄＹ （７）

假设式（７）的初始状态为（Ｙｂ，σ１ｂ）。则将
式（７）从（Ｙｂ，σ１ｂ）积分到未来某状态点（Ｙ，σ１）
可得

４７２
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∫
σ１

σ１ｂ

１
σ１
ｄσ１ ＝－ｎ∫Ｙｂ

Ｙ １
Ｙｆ－Ｙ

ｄＹ （８）

由式（８）可推得

ｌｎ
σ１
σ１ｂ
＝ｌｎ

（Ｙｆ－Ｙ）
ｎ

（Ｙｆ－Ｙｂ）
ｎ （９）

将式（９）两边取指数运算，即可得到 σ１的解
析表达式如下：

σ１ ＝
σ１ｂ

（Ｙｆ－Ｙｂ）
ｎ（Ｙｆ－Ｙ）

ｎ
（１０）

再将式（１０）对 Ｙ求微分，可进一步得到 σ２
的解析表达式：

σ２ ＝－
ｎσ１ｂ

（Ｙｆ－Ｙｂ）
ｎ（Ｙｆ－Ｙ）

ｎ－１
（１１）

由式（１０）和式（１１）可以看出，如果 ｎ＞１成
立，则在 Ｙ＝Ｙｆ时 σ１和 σ２将会同时收敛到０。

通过以上定理可以发现，式（５）给出了 σ２的
一条合理的变化轨迹，即如果 σ２按照式（５）定义
的轨迹变化，则 σ１和 σ２将会在 Ｙ＝Ｙｆ时同时收
敛为０。因此，制导律的设计目标可以转化为通
过设计控制器使得 λ２和 ξ２均按照式（５）定义的
轨迹变化来实现。

设计有限时间滑模控制器来实现上述指标要

求。首先对 λ２和 ξ２再求一次微分，可以得到如
下等式：

λ′２ ＝
ｃｏｓχ
ｓｉｎ２γ

γ′＋χ′ｃｏｔγｓｉｎχ

ξ′２ ＝－
ｓｉｎχ
ｓｉｎ２γ

γ′＋χ′ｃｏｔγｃｏｓ









 χ
（１２）

令式（１２）中的 γ′，χ′为辅助控制量，实际控
制量 ａｙ，ａｚ可由辅助控制量求得。利用式（３）和
式（４）中的变量 λ１，ξ１，λ２，ξ２，设计如下的滑模
函数：

Ｓ１ ＝λ２＋
ｎλ１
Ｙｆ－Ｙ

Ｓ２ ＝ξ２＋
ｎξ１
Ｙｆ










－Ｙ

（１３）

将式（１３）对 Ｙ求导，有

Ｓ′１ ＝λ′２＋
ｎλ２
Ｙｆ－Ｙ

＋
ｎλ１

（Ｙｆ－Ｙ）
２ ＝

　　 ｃｏｓχ
ｓｉｎ２γ

γ′＋χ′ｃｏｔγｓｉｎχ＋
ｎλ２
Ｙｆ－Ｙ

＋
ｎλ１

（Ｙｆ－Ｙ）
２

（１４）

Ｓ′２ ＝ξ′２＋
ｎξ２
Ｙｆ－Ｙ

＋
ｎξ１

（Ｙｆ－Ｙ）
２ ＝

　　 －ｓｉｎχ
ｓｉｎ２γ

γ′＋χ′ｃｏｔγｃｏｓχ＋
ｎξ２
Ｙｆ－Ｙ

＋
ｎξ１

（Ｙｆ－Ｙ）
２

（１５）

令式（１４）和式（１５）均等于 ０，联立求解可得
到如下等效控制：

γ′ｅｑ＝－ｎｓｉｎ
２ [γ λ２ｃｏｓχ－ξ２ｓｉｎχＹｆ－Ｙ

＋

　　
λ１ｃｏｓχ－ξ１ｓｉｎχ
（Ｙｆ－Ｙ） ]２

χ′ｅｑ＝－ｎｔａｎ [γ λ２ｓｉｎχ＋ξ２ｃｏｓχＹｆ－Ｙ
＋

　　
λ１ｓｉｎχ＋ξ１ｃｏｓχ
（Ｙｆ－Ｙ） ]

















２

（１６）

选择如下的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１ ＝
１
２
Ｓ２１

Ｖ２ ＝
１
２
Ｓ{ ２
２

（１７）

将式（１７）对 Ｙ求导，可得

Ｖ′１ ＝Ｓ [１ ｃｏｓχ
ｓｉｎ２γ

γ′＋χ′ｃｏｔγｓｉｎχ＋
ｎλ２
Ｙｆ－Ｙ

＋

　　
ｎλ１

（Ｙｆ－Ｙ） ]２
Ｖ′２ ＝Ｓ [２ －ｓｉｎχ

ｓｉｎ２γ
γ′＋χ′ｃｏｔγｃｏｓχ＋

　　
ｎξ２
Ｙｆ－Ｙ

＋
ｎξ１

（Ｙｆ－Ｙ） ]















 ２

（１８）
选取如下形式的控制量：

γ′＝γ′ｅｑ＋γ′ｄｉｓ
χ′＝χ′ｅｑ＋χ′

{
ｄｉｓ （１９）

式中：等效控制量 γ′ｅｑ和 χ′ｅｑ由式（１６）给出；γ′ｄｉｓ和
χ′ｄｉｓ为切换控制量。

将式（１９）代入式（１８），经整理可得

Ｖ′１＝Ｓ (１ ｃｏｓχｓｉｎ２γ
γ′ｄｉｓ＋χ′ｄｉｓｃｏｔγｓｉｎ )χ

Ｖ′２＝Ｓ (２ －ｓｉｎχ
ｓｉｎ２γ

γ′ｄｉｓ＋χ′ｄｉｓｃｏｔγｃｏｓ )








 χ

（２０）

根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论，若 Ｖ′１≤０且 Ｖ′２≤
０，则闭环系统稳定。因此，可令
ｃｏｓχ
ｓｉｎ２γ

γ′ｄｉｓ＋χ′ｄｉｓｃｏｔγｓｉｎχ＝－ｋ１ｓｇｎ（Ｓ１）

－ｓｉｎχ
ｓｉｎ２γ

γ′ｄｉｓ＋χ′ｄｉｓｃｏｔγｃｏｓχ＝－ｋ２ｓｇｎ（Ｓ２









 ）

（２１）
求解式（２１），可得

γ′ｄｉｓ＝－ｓｉｎ
２γ（ｋ１ｃｏｓχｓｇｎ（Ｓ１）－ｋ２ｓｉｎχｓｇｎ（Ｓ２））

χ′ｄｉｓ＝－ｔａｎγ（ｋ１ｓｉｎχｓｇｎ（Ｓ１）＋ｋ２ｃｏｓχｓｇｎ（Ｓ２））

（２２）
式中：ｋ１、ｋ２为切换增益。将式（１６）和式（２２）代

５７２
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入式（１９）即可得到辅助控制量为

γ′＝－ｎｓｉｎ２γλ２
ｃｏｓχ－ξ２ｓｉｎχ
Ｙｆ－Ｙ

＋
λ１ｃｏｓχ－ξ１ｓｉｎχ
（Ｙｆ－Ｙ）

[ ]２
－

　　ｓｉｎ２γ（ｋ１ｃｏｓχｓｇｎ（Ｓ１）－ｋ２ｓｉｎχｓｇｎ（Ｓ２））

χ′＝－ｎｔａｎγλ２
ｓｉｎχ＋ξ２ｃｏｓχ
Ｙｆ－Ｙ

＋
λ１ｓｉｎχ＋ξ１ｃｏｓχ
（Ｙｆ－Ｙ）

[ ]２
－

　　ｔａｎγ（ｋ１ｓｉｎχｓｇｎ（Ｓ１）＋ｋ２ｃｏｓχｓｇｎ（Ｓ２















））

（２３）
进一步将式（２３）结果代入式（１４）和式（１５），

可得

Ｓ′１ ＝－ｋ１ｓｇｎ（Ｓ１）

Ｓ′２ ＝－ｋ２ｓｇｎ（Ｓ２{ ）
（２４）

从式（２４）可以看出，参数 ｋ１和 ｋ２的物理意
义分别为滑模函数 Ｓ１和 Ｓ２接近滑模面的速率。
因此，可将切换增益设计如下：

ｋ１ ＝
Ｓ１（０）
Ｙｂ

ｋ２ ＝
Ｓ２（０）
Ｙ










ｂ

（２５）

其中：Ｙｂ＝ｐＹｆ，ｐ∈（０，１），因此有 Ｙｂ＜Ｙｆ。滑模函
数 Ｓ１ 和 Ｓ２ 将 在 Ｙ＝Ｙｂ 时 收 敛 到 零，即
Ｙ∈［Ｙｂ，Ｙｆ］时，有 Ｓ１＝Ｓ２＝０。由上述结论可知，
设计的控制律式（２３）可使得 λ２和 ξ２在 Ｙ∈［Ｙｂ，
Ｙｆ］时均按照式（５）定义的轨迹变化。进而由定
理１可知 λ１、ξ１、λ２和 ξ２４个变量在 Ｙ＝Ｙｆ时同
时收敛为 ０，将式（３）和式（４）代入求解，易得
ｌｉｍ
ｙ→ｙｆ
（ｘ，ｚ）＝（ｘｆ，ｚｆ），ｌｉｍ

ｙ→ｙｆ
（γ，χ）＝（γｆ，χｆ），即满足了

期望的设计指标式（２）。因此，可得到结论：在控
制律式（２３）作用下，导弹能以期望的弹道倾角和
弹道偏角对目标进行精确打击。

结合式（１）和式（２３），可得到如下带碰撞角
约束的三维制导律：

ａｙ ＝ｇｃｏｓγ＋Ｖ
２ｓｉｎ５ {γ [ｎ λ２ｃｏｓχ－ξ２ｓｉｎχＹｆ－Ｙ

＋

　　
λ１ｃｏｓχ－ξ１ｓｉｎχ
（Ｙｆ－Ｙ） ]２ ＋ｋ１ｃｏｓχｓｇｎ（Ｓ１）－

　　ｋ２ｓｉｎχｓｇｎ（Ｓ２ }）
ａｚ ＝－Ｖ

２ｓｉｎ２ {γ [ｎ λ２ｓｉｎχ＋ξ２ｃｏｓχＹｆ－Ｙ
＋

　　
λ１ｓｉｎχ＋ξ１ｃｏｓχ
（Ｙｆ－Ｙ） ]２ ＋ｋ１ｓｉｎχｓｇｎ（Ｓ１）＋

　　ｋ２ｃｏｓχｓｇｎ（Ｓ２ }























 ）

（２６）

在制导律式（２６）作用下，系统状态在达到滑
模面之后会沿着滑模面继续滑动，此时控制律中的

切换函数会引起抖振现象。为了抑制抖振，采用了

饱和函数法，即用连续的饱和函数 ｓａｔ（Ｓ）去近似切
换函数 ｓｇｎ（Ｓ）。饱和函数选择为如下形式：

ｓａｔ（Ｓ）＝
ε－１Ｓ　　 Ｓ≤ ε

ｓｇｎ（Ｓ） Ｓ ＞{ ε
（２７）

式中：ε为边界层厚度，其值需要折中选择。边界
层厚度越大，对抖振的抑制效果也越好，但是相应

的静态误差也会越大；边界层厚度越小，对抖振抑

制效果越弱，但是相应的静态误差也会越小。

３　数值仿真

本节通过数值仿真验证本文所提制导律的有

效性，导弹气动数据取自文献［１８］。导弹在三维
空间中的初始位置坐标为（ｘ０，ｙ０，ｚ０）＝（０，３，
３）ｋｍ，初始速度为 Ｖ０＝６００ｍ／ｓ，目标位置坐标为
（ｘｆ，ｙｆ，ｚｆ）＝（１０，０，１）ｋｍ。制导参数选择为 ｎ＝
３，ｐ＝０．３，ε＝０．００１。需要指出本节所有的仿真
算例均考虑了一阶自动驾驶仪滞后特性，滞后时

间选为０．３ｓ。仿真结束条件设定为 ｙ＝０ｍ，即导
弹落地时刻。

首先选择了不同的初始发射角进行仿真。其

中，发射角（γ０，χ０）分别选为（－５°，０°），（－１５°，
３０°）和（－３０°，－３０°），碰撞角（γｆ，χｆ）选择为
（－６０°，３０°）。仿真结果如图１所示。

从以上结果可以看出，虽然导弹的初始发射

方向不同，但最终均能以期望的碰撞角对目标实

现精确打击。对于（γ０，χ０）为（－１５°，３０°）和
（－３０°，－３０°）的算例，由于初始指向误差较大，
因此在初始时刻通过较大的法向和侧向过载对导

弹的指向进行了修正。当导弹的弹道倾角和弹道

偏角进入合理的范围内时，过载幅值也下降到较小

的范围。此外，通过滑模函数变化曲线可以发现，

虽然到达滑模面的时间不同，但是只要在碰撞时刻

之前到达滑模面，期望的终端约束就能得到满足。

然后通过蒙特卡罗仿真验证有限时间滑模制

导律对外界扰动和参数不确定性的鲁棒性。导弹

的初始发射角（γ０，χ０）和期望的碰撞角（γｆ，χｆ）
分别选择为（－５°，１０°）和（－７０°，６０°）。仿真
中，在制导指令输入端加入范围为 ±２０％指令幅
值的随机干扰作为外部扰动。此外，参数不确定

性通过施加范围为大气密度标称值 ±５％的随机
噪声来实现。进行 １０００次的蒙特卡罗仿真，得
到结果如图２所示。

６７２
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图 １　不同发射角条件下仿真结果

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｕｎｃｈａｎｇｌｅｓ

７７２
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　　由于仿真结束条件设定为 ｙ＝０，因此，脱靶量
可由 ｘ坐标和 ｚ坐标的末值分布来体现。图２（ａ）
给出了脱靶量的蒙特卡罗仿真结果，可以看出

１０００次蒙特卡罗仿真碰撞点的 ｘ坐标和 ｚ坐标范
围分别在（９９９９．９４，１００００．０６）ｍ和（９９９．９９７，
１０００．００３）ｍ之间，说明脱靶量非常小。碰撞角的
蒙特卡罗仿真结果可参见图２（ｂ）。从该结果可以
看出，弹道倾角和弹道偏角的末值范围分别在

（－７０．２°，－６９．８°）和（５９．２°，６０．９°）之间，因此，
碰撞角误差也非常小。该组仿真结果验证了本文

所提制导方法能够保证较高的终端精度。

为了进一步验证本方法的鲁棒性优势，图 ３
中给出了应用文献［１７］制导律得到的蒙特卡罗
仿真结果。对比图 ２和图 ３可以发现，相较于文
献［１７］的方法，本文方法对外部扰动和模型不确
定性具有更强的鲁棒性。

图 ２　本文制导律蒙特卡罗仿真结果

Ｆｉｇ．２　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ

图 ３　文献［１７］制导律蒙特卡罗仿真结果

Ｆｉｇ．３　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｉｎＲｅｆ．［１７］

４　结　论

本文提出了一种三维有限时间滑模制导律，

不仅实现了导弹对地面静止目标的精确打击，也

实现了对纵向和侧向碰撞角的约束。该制导方法

无需对系统模型进行解耦或线性化处理，制导律

形式简单且需求信息量较少。数值仿真结果验证

了该制导律能保证很高的终端精度，且对初始指

向误差、外界扰动及参数不确定性具有较强的鲁

棒性。在今后研究中，还需将该制导方法扩展到

打击机动目标的情形。
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一种爬壁机器人动力学建模方法

徐亚茹，刘荣

（北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

摘 要：基于 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程建立了双腔体吸附、轮式移动爬壁机器人的解析
动力学模型。将系统的预定轨迹视为系统的约束关系，巧妙地将其融合到爬壁机器人动力学

建模过程中；在不出现拉格朗日乘子的条件下，获得了满足约束所需附加力矩的解析表达式及

系统的解析动力学方程；采用 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束违约稳定法抑制了由于初始条件与约束方程不
相容而导致的约束违约现象。爬壁机器人的广义坐标变量变化规律和运行轨迹的数值仿真结

果证明了本文建模方法的可行性和有效性。

关 键 词：爬壁机器人；约束；动力学建模；ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程；Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束违
约稳定法

中图分类号：ＴＨ１１３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２８００６

对于爬壁机器人来说，建立精确的运动学和

动力学模型是保证完成所有预定目标的基础。

Ｘｕ等［１］
建立了爬缆机器人的运动学和动力学模

型；Ｐｒｏｖａｎｃｈｅｒ等［２］
建立了可切换各种表面的

ｃｉｔｙｃｌｉｍｂｅｒ的动力学模型；Ｎａｍ等［３］
采用拉格朗

日方程推导出磁吸附柔性多体爬壁机器人的动力

学模型。然而，上述建模过程是繁琐复杂的。事

实上，创建沿预定轨迹移动的爬壁机器人的动力

学模型也属于约束多体系统动力学建模的范畴。

获得爬壁机器人精确动力学模型是实现其高品质

运动控制的关键所在，进而保证爬壁机器人能够

精准地沿预定轨迹运行，高精度地完成指定任务。

约束多体系统传统的建模方法基于拉格朗日方

程，其中拉格朗日乘子的数值解需要根据给定的

初始条件求解得出
［４］
。另外，还有很多其他的建

模方法，如：Ｈａｍｅｌ方程，需要准速度辅助求解；
Ｋａｎｅ方程，需要一组广义伪速度辅助求解［５］

；

ＧｉｂｂｓＡｐｐｅｌｌ方程，需要伪速度和伪加速度辅助
求解

［６］
；Ｐｏｉｎｃａｒé方程，需要使用一组伪速度辅助

求解。值得说明的是，以上几种方程均只得到数

值解。

１９９２年，由 Ｕｄｗａｄｉａ和 Ｋａｌａｂａ［７］提出的 Ｕｄ
ｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程可建立约束多体系统的解析动
力学方程，该方法可以相对简单地建立完整约束

和非完整约束下系统的运动方程，在不出现拉格

朗日乘子的条件下，得出附加力矩的解析求法，成

为分析动力学领域的一个重要突破，并凭借其在

表达上的简洁性及一般性在各个领域得到了广泛

应用，如卫星系统
［８］
、工业机械臂

［９］
、并联机械

臂
［１０］
、柔性多体系统

［１１］
以及机器鱼

［１２］
等领域。

为此，本文基于 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程的建模
思想，针对爬壁机器人动力学建模问题，将施加系

统的预定轨迹视为系统的约束关系，并融合到系

统的动力学建模过程中，从而获得爬壁机器人在

预定轨迹下所需附加力矩的解析表达式及系统的

解析动力学方程。然而，当初始条件与约束方程

不相容时，出现了约束违约现象，采用 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ
稳定性方法

［１３］
以达到减小误差的目的，最终获得

lenovo
全文下载
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修正的爬壁机器人解析动力学模型，并通过数值

仿真验证了该模型的正确性。

１　ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程

ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程建模过程需要 ３步［１４］
：

①利用拉格朗日方法建立未受约束系统的动力学
方程；②描述系统所受约束的关系式；③利用 Ｕｄ
ｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程建立系统动力学方程。

１）未受约束多体系统动力学方程

若未受约束多体系统用 ｎ维广义坐标 ｑ：＝
［ｑ１　ｑ２　…　ｑｎ］

Ｔ∈Ｒｎ描述，其动力学方程描
述为

Ｍ（ｑ，ｔ）ｑ̈＝Ｑ（ｑ，ｑ，ｔ） （１）
式中：Ｍ（ｑ，ｔ）∈Ｒｎ×ｎ为质量矩阵；Ｑ（ｑ，ｑ，ｔ）∈Ｒｎ

为广义主动力矩阵；ｑ∈Ｒｎ为广义速度；ｑ̈∈Ｒｎ为
广义加速度。

２）约束描述
假设该系统受到 ｐ个约束作用，约束函数为

φｉ（ｑ，ｑ，ｔ）＝０　　ｉ＝１，２，…，ｐ （２）

式（２）简化为
Φ＝［φ１　φ２　…　φｐ］

Ｔ ＝０ （３）

假设约束式（３）具有充足的光滑度，不可积
分约束对时间 ｔ求１次导数，可积分约束对时间 ｔ
求２次导数，则约束方程表示为

Ａ（ｑ，ｑ，ｔ）ｑ̈＝ｂ（ｑ，ｑ，ｔ） （４）

式中：Ａ（ｑ，ｑ，ｔ）∈Ｒｐ×ｎ为约束矩阵；ｂ（ｑ，ｑ，ｔ）∈
Ｒｐ为 ｐ维矢量。

３）约束多体系统动力学方程
由于上述约束的存在，产生了附加力矩，使得

系统的动力学方程变为

Ｍ（ｑ，ｔ）ｑ̈＝Ｑ（ｑ，ｑ，ｔ）＋Ｑｃ（ｑ，ｑ，ｔ） （５）
式中：Ｑｃ（ｑ，ｑ，ｔ）∈Ｒｎ为附加力矩。

获得附加力矩的解析表达式是约束多体系统

建模的重要目的，Ｕｄｗａｄｉａ和 Ｋａｌａｂａ［１５］给出了该
问题的解：

Ｑｃ＝Ｍ
１
２Ｂ＋（ｂ－ＡＭ－１Ｑ） （６）

式中：Ｂ（ｑ，ｔ）：＝Ａ（ｑ，ｑ，ｔ）Ｍ－１２（ｑ，ｔ）；上标“＋”
表示 ＭＰ逆。

因此，约束多体系统的解析动力学方程称为

ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程，具有如下形式：

Ｍ ｑ̈＝Ｑ＋Ｍ
１
２Ｂ＋（ｂ－ＡＭ－１Ｑ） （７）

按标准拉格朗日乘子形式，约束多体系统动

力学方程可写为如下形式：

Ｍ －ＡＴ

Ａ[ ]０
ｑ̈[ ]
λ
＝
Ｑ[ ]ｂ （８）

式中：拉格朗日乘子λ＝（ＡＭ－１ＡＴ）－１（ｂ－ＡＭ－１Ｑ）。

２　爬壁机器人动力学建模

本文所研究的爬壁机器人采用双腔体负压吸

附方式吸附于墙壁，驱动电机采用左右两侧后置

式分布，通过同步带驱动同侧的从动轮，形成四轮

滑动转向机构，实现机器人的直行与转弯。为简

化建模过程，作如下假设：①机器人的几何中心与
质心重合；②轮子上无滑移运动；③忽略轮子的转
动惯量以及轮子与墙壁之间的滑动摩擦力；④密
封圈与墙壁之间的摩擦力关于机器人几何中心呈

均匀对称分布。

图 １为爬壁机器人的示意图。图中：ｘＯｙ为
系统全局坐标系；ｑ＝［ｘ，ｙ，θ］Ｔ为系统的广义坐
标变量；ｃ为质心；ｖ为移动速度；θ为方向角；ＦＬ和
ＦＲ分别为左、右电机产生的力；ｆ为密封圈与墙壁
之间的摩擦力；Ｇ１为重力在 ｖ方向上的分力；Ｊ为
绕质心的转动惯量；ｄ为左、右轮距质心的距离。

１）动力学建模
① 根据牛顿第二定律，可得如下方程：

ｍｖ＝ＦＲ ＋ＦＬ－Ｇ１－ｆ （９）
式中：ｍ为爬壁机器人质量；ＦＲ ＝τＲ／ｒ，ＦＬ＝τＬ／ｒ，
τＬ和 τＲ分别为左、右电机驱动力矩，ｒ为轮子半
径；Ｇ１＝ｍｇｓｉｎθ；ｆ＝（１－ｋ）μＭＦＳ，ＦＳ＝ＰＳ，ｋ为驱
动轮压力系数，即驱动轮所受压力与整个机器人

所受压力之比，μＭ 为轮子与墙壁之间的摩擦系
数，Ｐ为大气压与密封圈内气压的差值，Ｓ为密封
圈有效吸附面积。

爬壁机器人的移动速度描述为

ｖ＝ｘｃｏｓθ＋ｙｓｉｎθ （１０）

图 １　爬壁机器人示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｌｉｍｂｉｎｇｒｏｂｏｔ

１８２
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对式（１０）一次求导，得加速度为

ｖ＝ｘ̈ｃｏｓθ＋ｙ̈ｓｉｎθ－ｘθ
·

ｓｉｎθ＋ｙθ
·

ｃｏｓθ （１１）
式中：ｘ和 ｙ分别为爬壁机器人的质心在 ｘ和 ｙ方
向上的速度；̈ｘ和 ｙ̈分别为爬壁机器人的质心在 ｘ
和 ｙ方向上的加速度。

将式（１１）代入式（９），推导出如下方程：

ｘ̈ｍｒｃｏｓθ＋ｙ̈ｍｒｓｉｎθ＝θ
·ｘｍｒｓｉｎθ－θ

·ｙｍｒｃｏｓθ＋
　　τＲ ＋τＬ－ｆｒ－ｍｇｒｓｉｎθ （１２）

② 根据力矩平衡原则，可得

Ｊθ
¨
＝ＦＲｄ－ＦＬｄ （１３）

或等价为

Ｊｒ
ｄθ
¨
＝τＲ －τＬ （１４）

③ 爬壁机器人的固有约束表示为
ｘｓｉｎθ－ｙｃｏｓθ＝０ （１５）
对式（１５）一次求导，得
ｘ̈ｓｉｎθ－ｙ̈ｃｏｓθ＝－θ

·ｘｃｏｓθ－θ
·ｙｓｉｎθ （１６）

至此，将式（１２）、式（１４）和式（１６）表示为如
下矩阵形式：

ｍｒｃｏｓθ ｍｒｓｉｎθ ０

０ ０ Ｊｒ
ｄ

ｓｉｎθ －ｃｏｓθ











０

ｘ̈
ｙ̈
¨









θ

＝

　　
θ
·ｘｍｒｓｉｎθ－θ

·ｙｍｒｃｏｓθ－ｆｒ－ｍｇｒｓｉｎθ
０

－θ
·ｘｃｏｓθ－θ

·ｙｓｉｎ









θ

＋

　　
１ １
１ －１









０ ０

τＲ
τ[ ]
Ｌ

（１７）

式（１７）可简化为

Ｍ ｑ̈＝Ｑ＋Ｑｃ （１８）
式中：

Ｍ＝

ｍｒｃｏｓθ ｍｒｓｉｎθ ０

０ ０ Ｊｒ
ｄ

ｓｉｎθ －ｃｏｓθ











０

Ｑ＝
θ
·

ｘｍｒｓｉｎθ－θ
·ｙｍｒｃｏｓθ－ｆｒ－ｍｇｒｓｉｎθ

０

－θ
·ｘｃｏｓθ－θ

·

ｙｓｉｎ











θ

Ｑｃ＝
１ １
１ －１









０ ０

τＲ
τ[ ]
Ｌ

２）轨迹约束描述
爬壁机器人沿着预定轨迹移动以完成指定任

务。假设轨迹约束可描述为

ｘ＝１０ｓｉｎｔ
ｙ＝－６ｃｏｓ{ ｔ

（１９）

对式（１９）两次求导，并结合式（４），有

Ａｑ̈＝ｂ （２０）
式中：

Ａ＝
１ ０ ０[ ]０ １ ０

ｂ＝
－１０ｓｉｎｔ
６ｃｏｓ[ ]ｔ
３）附加力矩解析表达式
结合式（６），附加力矩 Ｑｃ表示为

Ｑｃ＝Ｍ (１
２ ＡＭ－ )１

２
＋
（ｂ－ＡＭ－１Ｑ）＝

　　

１ １

１ －１








０ ０

τＲ

τ[ ]
Ｌ

＝δτ （２１）

式中：δ＝
１ １
１ －１









０ ０
。

因此，可得电机驱动力矩 τ为

τ＝δ＋Ｍ (１
２ ＡＭ－ )１

２
＋
（ｂ－ＡＭ－１Ｑ） （２２）

３　数值仿真与分析

理论上，在任意时刻零阶和一阶的广义变量

的初始值必须满足约束方程及其一阶导数。然

而，初始条件与约束方程不相容的情况更为常

见
［１６］
。基于此，假设初始条件为：ｘ（０）＝０，ｙ（０）＝

－５．９８，θ（０）＝０；ｘ（０）＝９．９５，ｙ（０）＝０，θ（０）＝
０．５。仿真参数为：ｍ＝５ｋｇ，Ｊ＝１ｋｇ·ｍ２，ｒ＝
０．０２７ｍ，ｄ＝０．３ｍ，μＭ ＝０．８，ｋ＝０．５３，Ｐ＝２．５ｋＰａ，

Ｓ＝０．０６ｍ２。仿真结果如图２～图４所示。

图 ２　位移的数值解与理论解对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｖａｌｕｅｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓ
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图 ３　位移的数值解与理论解的误差

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｕｅｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓ

图 ４　运行轨迹的数值解与理论解对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｖａｌｕｅｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓ

图２为 ｘ轴方向和 ｙ轴方向位移的数值解与
理论解对比示意图。图３为位移的数值解与理论
解之间的误差示意图，ｘ轴和 ｙ轴方向最大的位
移误差分别达到 －１．０ｍ和 ０．６ｍ，相比较 ｘ＝１０ｍ
和 ｙ＝６ｍ，这是不容忽视的，而且这些误差随时间
递增。图４所示的运行轨迹的数值解与理论解也
有较明显的偏离。因此，有必要考虑减小误差。

４　约束违约抑制

初始条件与约束方程不相容将导致约束违

约，通常使得仿真结果与实际情况相差较大，因此

需要修正动力学方程。

Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束违约稳定法利用反馈控制理
论，将位移约束和速度约束引入加速度约束方程，

通过约束修正得到稳定化的动力学方程。开环二

阶微分约束方程，Φ̈＝０，被其稳定形式（即闭环形
式）所代替：

Φ̈＋αΦ
·

＋βΦ ＝０ （２３）

式中：αΦ
·

和 βΦ 可看作控制项，α＝ｄｉａｇ｛α１，

α２，…，αｐ｝，β＝ｄｉａｇ｛β１，β２，…，βｐ｝。如果 αｉ＞０，

βｉ＞０，则 Φ渐近趋于０。此时约束多体系统动力
学方程可写为

Ｍ －ＡＴ

Ａ[ ]０
ｑ̈[ ]
λ
＝

Ｑ

ｂ－αΦ
·

－







βΦ

（２４）

则式（２３）

[
可转化为

１ ０ ０]０ １ ０

ｘ̈

ｙ̈

θ











̈

＝

　
－１０ｓｉｎｔ－α１（ｘ－１０ｃｏｓｔ）－β１（ｘ－１０ｓｉｎｔ）

６ｃｏｓｔ－α２（ｙ－６ｓｉｎｔ）－β２（ｙ＋６ｃｏｓｔ
[ ]

）

（２５）

初始条件与约束方程不相容的前提下，获得

较为精确的系统的动力学方程，快速选择合适的

Ｂａｕｍｇａｒｔｅ参数成为关键问题。Ｂａｕｍｇａｒｔｅ强调 α
和 β参数可根据经验恰当选取［１３］

。为简单起见，

选取 α１ ＝α２ ＝１０，β１ ＝β２ ＝３００。仿真结果如
图５～图９所示。

图５为 ｘ轴方向和 ｙ轴方向修正数值解与理
论解的对比示意图。图６为位移误差的数值解与
修正数值解对比示意图，与图 ３相比，ｘ轴和 ｙ轴
方 向 的 位 移 误 差 的 修 正 数 值 解 均 稳 定 在

－０．００２～０．００２ｍ内。如图 ７所示，修正后的运
行轨迹的整体效果得到了很大改善。图８为满足
轨迹约束的附加力矩，图 ９为电机驱动力矩示意
图，图中实线和虚线分别表示左电机和右电机的

驱动力矩。

图 ５　位移的修正数值解和理论解对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓｂｅｔｗｅｅｎｍｏｄｉｆｉｅｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｕｅｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓ
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图 ６　位移误差的数值解与修正数值解对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｕｅｓａｎｄｍｏｄｉｆｉｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｕｅｓ

图 ７　运行轨迹的修正数值解与理论解对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｂｅｔｗｅｅｎｍｏｄｉｆｉｅｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｕｅｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓ

图 ８　附加力矩示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｄｄｉｔｉｏｎａｌｔｏｒｑｕｅｓ

图 ９　电机驱动力矩示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｒｉｖｉｎｇｔｏｒｑｕｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｍｏｔｏｒｓ

５　结　论

１）应用 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ建模理论，在不引入
拉格朗日乘子等额外参数的情况下，获得附加力

矩的解析表达式和系统的解析动力学方程。

２）采用 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束违约稳定法有效地抑
制约束违约，使得爬壁机器人运行轨迹能够很好

地贴近系统预定的目标，具有较高精度。

３）研究结果表明，本文建模方法可以快速、
高效地建立爬壁机器人的动力学模型。

然而，摩擦力是影响爬壁机器人动力学建模

效果的关键因素之一。因此，下一步工作将研究

如何将摩擦力这一非线性因素融合到爬壁机器人

动力学建模过程中。
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飞翼布局飞机低阶等效拟配方法

丛斌，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：特殊的操稳特性导致常规飞机的低阶等效拟配方法不完全适用于飞翼布局
飞机。为保证飞翼布局飞机低阶等效拟配的准确性与成功率，对飞翼布局飞机与常规飞机在

气动特性、操纵特性、控制系统设计等方面的差异进行了分析，开展了飞翼布局飞机低阶等效

拟配方法研究。通过频域特性分析研究了拟配频率范围对拟配结果的影响；综合飞机的时域

响应与拟配结果，对比了常用的方波、“３２１１”、扫频信号对飞翼布局飞机的适用性，结果表明
方波信号更适用于飞翼布局飞机；通过仿真分析了指令信号强度对飞翼布局飞机拟配效果的

影响；提出了横向与航向激励指令信号联合适配设计的方法，从而获得更高的横航向拟配成

功率。

关　键　词：飞翼；低阶等效；指令设计；飞行品质评定；频域方法
中图分类号：Ｖ２１２．１；Ｖ２７１．９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２８６０９

　　飞翼布局飞机取消了水平和垂直安定面，三
轴稳定性明显下降；且多采用升降副翼、阻力式方

向舵等新型操纵舵面，操纵特性存在较强的非线

性以及多轴耦合性
［１２］
。为确保飞行安全，其控

制系统更加复杂，在进行飞行品质评定时往往需

通过低阶等效拟配方法来获取相应的评定参数。

由于飞翼布局飞机在气动特性、操纵特性、控制系

统设计等方面与常规飞机差异较大，在实际工程

应用中，常规高增稳飞机常用的低阶等效拟配方

法并不完全适用，易导致低阶等效拟配的准确性

与成功率下降。

目前，国外
［３５］
与国内

［６９］
不乏对常规高增稳

飞机低阶等效方法与飞翼布局飞机飞行品质方

面
［１０１３］

的相关研究，但目前尚未见有针对飞翼布

局飞机低阶等效拟配方法方面的研究成果报道，

导致开展飞翼布局飞机低阶等效拟配时缺少相应

的理论参考。针对上述情形，本文对飞翼布局飞

机的特性进行了分析，进而开展了适用于飞翼布

局飞机的低阶等效系统拟配方法研究，针对其与

常规飞机的区别对拟配方法提出了相应的修正

建议。

１　低阶等效拟配原理
高阶系统的低阶等效系统是指，当 ２个系统

在相同的初始条件下，受到同样的外界激励作用，

在一定的频率范围或时间区段内，相应输出量的

差值在某个指标下达到最小，则称该低阶系统是

满足某些条件的高阶系统的低阶等效系统
［１４］
。

飞翼布局飞机经控制增稳后通常不会出现明

显的长周期模态运动特性，飞机飞行品质评定时无

需对其长周期运动模态特性进行评定，因此，对飞

翼布局飞机进行飞行品质评定时可仅对短周期运

动模态进行分析。根据 ＭＩＬＳＴＤ１７９７［１５］，评价短
周期俯仰响应的飞行品质时，采用如下拟配模型：

lenovo
全文下载
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ｑ
Ｆ
（ｓ）＝

Ｋｑ ｓ＋
１
Ｔ( )
θ

ｓ２＋２ζｓｐωｓｐｓ＋ω
２
ｓｐ

ｅ－τｅθｓ

ｎｚ
Ｆ
（ｓ）＝

ＫＮｚ
ｓ２＋２ζｓｐωｓｐｓ＋ω

２
ｓｐ

ｅ－τＮｚ











 ｓ

（１）

式中：Ｆ为纵向杆力或杆位移；ｑ为俯仰角速率；ｎｚ
为法向过载；Ｋｑ和 ＫＮｚ为等效传递函数的增益；

ωｓｐ与 ζｓｐ分别为短周期自然频率与阻尼；Ｔθ为等
效短周期分子时间常数；τｅθ和 τＮｚ为传递函数等效
延迟时间；ｓ为拉氏变换后的变量符号。

横航向采用如下低阶等效模型进行拟配：


Ｆａ
（ｓ）＝

Ｋ（ｓ
２＋２ζωｓ＋ω

２
）

（ｓ＋１／ＴＲ）（ｓ＋１／Ｔｓ）（ｓ
２＋２ζｄωｄｓ＋ω

２
ｄ）
·

　　ｅ－τｅｐｓ

β
Ｆｒ
（ｓ）＝

Ｋβ（ｓ＋１／Ｔβ１）（ｓ＋１／Ｔβ２）（ｓ＋１／Ｔβ３）
（ｓ＋１／ＴＲ）（ｓ＋１／Ｔｓ）（ｓ

２＋２ζｄωｄｓ＋ω
２
ｄ）
·

　　ｅ－τｅβ















ｓ

（２）
式中：Ｆａ为横向杆力或杆位移；Ｆｒ为偏航轴操纵
力或位移；为滚转角；β为侧滑角；Ｋ和 Ｋβ为等
效传递函数的增益；τｅｐ和 τｅβ为传递函数的等效延
迟时间；ζ为滚转轴等效分子阻尼比；ω为滚转
轴等效分子自然频率；Ｔβ１、Ｔβ２、Ｔβ３为航向轴等效
分子时间常数；ＴＲ为滚转模态时间常数；Ｔｓ为螺
旋模态时间常数；ζｄ为荷兰滚模态阻尼比；ωｄ为
荷兰滚模态自然频率。

低阶等效模型的参数可以通过频域或时域拟

配方法得到。飞机在特定频率范围内的特性对飞

行品质等级的影响非常明显，采用频域方法可以

突出高阶闭环飞翼飞机在主要频率范围内的特性

表征；且飞机频率特性的图形（如伯德图）与拟配

参数间的关系较直观，能够比较方便地确定参数

并形成低阶等效模型，故飞行品质规范与诸多文

献都建议优先采用频域方法来求取飞机等效系统

的参数
［１４］
。

频域方法的主要思路为，假设高阶系统的频

率特 性 的 幅 值 和 相 角 分 别 为 ＧＨＯＳ（ｊωｉ）和

ＨＯＳ（ｊωｉ），求解出的低阶等效系统频率特性的幅
值和相角分别为 ＧＬＯＥＳ（ｊωｉ）和 ＬＯＥＳ（ｊωｉ），寻求低
阶等效系统中的相关参数，使下述指标函数最小：

Ｍ ＝∑
２０

ｉ＝１
（ΔＧ２（ｊωｉ）＋ＫΔ

２
（ｊωｉ））＝

　　∑
２０

ｉ＝１
［（ＧＨＯＳ（ｊωｉ）－ＧＬＯＥＳ（ｊωｉ））

２＋

　　Ｋ（ＨＯＳ（ｊωｉ）－ＬＯＥＳ（ｊωｉ））
２
）］ （３）

式中：ΔＧ（ｊωｉ）为给定离散点上高阶系统与低阶
系统频率特性的幅值差，ｄＢ；Δ（ｊωｉ）为相应的相
角差，ｒａｄ；Ｋ为幅值误差和相角误差之间的加权
系数；Ｍ为失配参数，用来表征低阶等效系统与
高阶系统的近似程度。一般而言，失配参数越小，

近似程度越高，反之，近似程度越低。在评价低阶

等效系统的拟配效果时，通常若失配参数 Ｍ≤２０，
则认为拟配效果良好

［１４］
；若失配参数 ２０＜Ｍ≤

１００，则建议采用失配包络方法进行进一步的评
价，如果各离散点处的误差均在失配包络线内，可

认为拟配效果较好，而若存在离散点的误差超出

包络线范围的情况，则认为拟配效果不佳，求得的

系统不适合作为高阶系统的低阶等效系统；如果

Ｍ＞１００，则通常认为拟配效果不好。
失配参数用于对低阶等效系统与高阶系统间

的整体误差进行评价，而失配包络法则用于对各

离散点的误差进行综合评价。图１中的点划线为
失配包络线，通常飞行员对飞机系统动态响应最

敏感的频段（１～４ｒａｄ／ｓ）包络线范围较窄，而在其
他频段包络线范围较宽。采用失配包络法时，如

果在各离散点处误差处于包络范围内，则认为拟

配结果是合理的。

图 １　失配包络曲线

Ｆｉｇ．１　Ｍｉｓｍａｔｃｈｅｄｅｎｖｅｌｏｐｅｃｕｒｖｅｓ

７８２
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２　飞翼布局飞机运动特性

本文以某中等展弦比的飞翼布局飞机作为算

例，计算所用原始数据均来源于中国空气动力研

究与发展中心的风洞试验结果。

飞翼布局飞机的主要特点如下：

１）横航向稳定性较差
横航向静稳定性主要由机翼与垂尾提供，飞

翼布局飞机横向静稳定性与常规飞机相近，但因

没有垂尾，其横向静稳定导数 Ｃｌβ值略小于常规飞
机；由于取消了垂尾，飞翼布局飞机的航向静稳定

导数Ｃｎβ的值远小于常规飞机，且航向呈弱静不稳
定特性；此外，其 Ｃｎβ／Ｃｌβ 的数值远小于常规飞
机，横航向稳定参数适配性较差，导致飞翼布局飞

机的横航向响应特性与常规飞机相比有较大差

别。进行横航向低阶等效拟配时，为了较好地激

发飞机的运动模态，需结合飞翼布局飞机的响应

特性开展激励指令信号联合适配设计。

２）三轴转动惯量较大
飞翼布局飞机采用全翼设计，机身质量分布

相对分散，其三轴转动惯量相对同等尺寸、质量的

常规飞机较大，对运动激励指令信号的响应能力

相对较差，易导致低阶等效指令无法较好地激励

出相应的运动模态。进行低阶等效拟配时应选取

可充分激发飞翼布局飞机运动模态的指令信号。

３）舵面操纵分配
飞翼布局飞机通常采用多组升降副翼控制俯

仰与滚转轴运动，升降副翼联动偏转实现俯仰操

纵，差动偏转实现滚转操纵，完成同一操纵任务时

可能具有多组操纵方案；阻力式方向舵偏转时会

产生操纵耦合力矩，进行操纵时需升降副翼进行

补偿
［１６］
，操纵布局如图２所示。为实现对飞机的

有效控制，通常需设计控制分配模块。飞翼布局

飞机的三轴操纵输入与三轴操纵舵面偏角不再成

对应关系，其操纵输入指令通过控制系统直接控

制对应轴的运动参数。

为保证飞翼布局飞机符合飞行员的操纵

习惯，算例飞机纵向杆指令对应飞机迎角指令，

图 ２　算例飞翼布局飞机

Ｆｉｇ．２　Ｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇ

横向杆指令对应滚转角速率指令，偏航轴输入指

令对应侧滑角指令，操纵输入指令与飞行状态指

令近似呈线性关系。在下文中，为便于开展时域

特性分析，绘图时统一将操纵输入指令转化为对

应的运动状态指令。

４）气动与控制系统非线性
飞翼布局飞机气动力和舵面操纵效能非线性

特性明显，一般多采用滑模、动态逆等非线性控制

系统实现飞翼布局飞机的飞行控制
［１７］
。

算例飞机采用非线性动态逆飞行控制系统设

计方法的总体结构如图 ３所示，图中：Ｙｒ为指令
实际响应；ωｒ为实际角速度响应；ωｃ为指令对应

角加速度指令；Ｂｍ×ｎ为控制矩阵。整个飞行控制
系统分为指令生成、指令解算、指令分配 ３个模
块。指令生成模块将操纵指令 Ｙｃ通过期望参考
模型生成适合飞行品质要求的参考指令Ｙ

·

ｃ；指令

解算模块根据飞行状态、飞机的运动特性和刚体

转动特性解算生成任务所需的三轴力矩 Ｍｃ；指令
分配模块由相关优化方法将解算所得三轴力矩分

配到相应的操纵舵面 δｃ。

图 ３　非线性动态逆飞行控制系统结构

Ｆｉｇ．３　Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｅ

ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

为满足飞行品质的要求，令迎角、侧滑角的期

望响应与指令之间的关系应符合二阶动态特性，

滚转角速率期望响应与指令之间的关系应满足相

应快速性指标的一阶动态特性，系统的期望模型

如下所示：

α
αｃ
＝

ω２α
ｓ２＋２ζαωαｓ＋ω

２
α

β
βｃ
＝

ω２β
ｓ２＋２ζβωβｓ＋ω

２
β

ｐ
ｐｃ
＝ １
Ｔｐｓ＋















１

（４）

式中：α为迎角；αｃ为迎角指令；βｃ为侧滑角指
令；ｐ与 ｐｃ分别为滚转角速率响应与指令；ζα与
ωα分别为迎角响应的阻尼与自然频率；ζβ与 ωβ
分别为侧滑角响应的阻尼与自然频率；Ｔｐ为滚转
角速率响应的一阶时间常数。本文中迎角响应参

考模型的阻尼取为０．７，自然频率取为 ４ｒａｄ／ｓ；侧
滑角响应参考模型的阻尼取为 ０．７，自然频率取

８８２
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为３ｒａｄ／ｓ；滚转角速率响应参考模型的一阶时间
常数取为０．３３ｓ。非线性控制系统根据飞机响应
与参考模型响应的差值解算控制指令，使飞翼布

局飞机高阶系统的时域响应呈现与低阶等数参考

模型相近的特性。

与线性控制系统在参考状态点附近控制系统

参数相对固定不同，非线性控制系统在响应过程中

根据不同时刻飞机运动参数与参考模型运动之差

实时解算，等价于控制参数实时改变，系统非线性

更强，运动特性更为复杂，导致飞翼布局飞机对拟

配指令的强度更为敏感。此外，飞翼布局飞机纵横

向操纵耦合也会为运动响应引入不期望的附加运

动模态，对系统的频域响应特性产生明显的影响，

使其在特定频段内拟配的准确性与成功率下降。

３　拟配频率范围选取
在进行飞机纵向短周期与横航向低阶等效拟

配时，ＭＩＬＳＴＤ１７９７［１５］建议拟配的频率范围选为
０．１～１０ｒａｄ／ｓ［１７］，而在实际工程应用中，拟配频
率范围可根据飞机的特点进行适当地调整

［９，１１］
。

飞翼布局飞机的非线性控制系统会对飞机的

运动响应引入附加模态。图４为算例飞机在高度
５０００ｍ、飞行速度０．６Ｍａ飞行状态下的纵向时域
响应经傅里叶变换后在 ０．１～１０ｒａｄ／ｓ频率范围
内的 ｑ／Ｆ伯德图。从图中可以看出，其幅值曲线
在大于 ０．５ｒａｄ／ｓ的频率范围内与典型二阶系统
频域特性相近，而低频段有不规则的突起。算例

飞机在高增稳控制系统作用下并无明显长周期运

动，该段凸起并非长周期运动引起，而是非线性系

统在跟踪参考模型过程的附加模态产生的。拟配

的本质为通过参数优化方法求取一组参数使优化

目标（失配参数）为极小值，低频区域的不规则段

使０．１～１０ｒａｄ／ｓ频率范围内高阶系统的频域特
性与典型二阶频域特性相差较大，如式（１）中的
ｑ／Ｆ低阶等效模型在 ０．１～１０ｒａｄ／ｓ频率范围拟
配结果与实际相差较大，以该拟配结果作为评定

参数所得的飞行品质评定结果会与实际的响应特

性及操纵感受有较大偏差。

针对上述情形有 ２种解决方法：一种是根据
高阶系统频域特性修改低阶等效拟配模型，另一

种是修正拟配频率范围。ＭＩＬＳＴＤ１７９７［１５］中短
周期飞行品质评定的 ＣＡＰ准则与等效参数准则
均以短周期自然频率 ωｓｐ、阻尼 ζｓｐ与等效短周期
分子时间常数 Ｔθ等作为反映短周期飞行品质的
主要参数，而通常飞机的短周期自然频率设计范

围也接近１～４ｒａｄ／ｓ，评定准则中对于飞行员不敏

感的低频段与高频段特性的关注度不高。针对低

频段或高频段模态特性建立阶次更高的等效模型

对于开展飞行品质的评定研究实用性意义不大，

且该方法通用性较差、过程复杂；而修正拟配频率

方法可在不改变系统频域特性的基础上较为准确

地求取关注段的特性参数，实现简单，工程实用性

相对更高。因此，建议在拟配计算时根据频域曲

线对拟配频率范围进行取舍，去除受附加模态影

响导致非线性明显的频段，求取飞行品质评定关

注段的等效参数。将拟配频率范围缩小为 ０．５～
１０ｒａｄ／ｓ后，算例飞机的 ｑ／Ｆ伯德图如图 ５所示。
可以看出，摒除了低频段附加模态的干扰后，图中

的曲线更符合典型二阶模型的频域特性。

表１为以上述２种频率范围进行纵向低阶等
效拟配所得结果的对比，从表中可以看出，修正

拟配频率后所得的失配参数更小；将拟配结果

图 ４　算例飞机 ｑ／Ｆ伯德图

Ｆｉｇ．４　ｑ／ＦＢｏｄｅｄｉａｇｒａｍｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

图 ５　缩小拟配频率范围后的算例飞机 ｑ／Ｆ伯德图

Ｆｉｇ．５　ｑ／ＦＢｏｄｅｄｉａｇｒａｍｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔａｆｔｅｒ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒａｎｇｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

９８２
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表 １　算例飞机不同拟配频率范围下的纵向

低阶等效拟配结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｏｗｏｒｄｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍａｔｃｈｉｎｇ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｔｃｈｉｎｇ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒａｎｇｅｓ

拟配频率／
（ｒａｄ·ｓ－１）

Ｔθ／ｓ ζｓｐ
ωｓｐ／

（ｒａｄ·ｓ－１）
τｅθ／ｓ τＮｚ／ｓ Ｍ

０．１～１０ －０．１ ７５．５ ７５．５ ０．１４ ０．０８ １５５８．９

０．５～１０ ０．６６ ０．７７ ３．９６ ０．０４ ０．０３ １．７

中的短周期自然频率和阻尼与控制系统参考模型

的设计值对比后可以看出，修正拟配频率范围后

的结果与参考模型更接近，准确性与可靠性相对

更高。

飞机横航向低阶等效模型的传递函数阶次较

高，包含比例、惯性、一阶微分、二阶微分、振荡等

众多环节，拟配过程可调整的参数多，较容易得到

合适的拟配结果，因而其拟配结果受拟配频率范

围影响较小；而纵向短周期低阶等效模型传递函

数阶次较低，仅包括比例、振荡、一阶微分等环节，

可调整的参数较少，附加模态的影响会导致系统

失配参数明显增大，因而其拟配结果受拟配频率

范围影响明显。

综上，在对飞翼布局飞机的纵向拟配过程中，

应首先对飞机的频域特性进行分析，在保证驾驶

员最敏感、最为关注的 １～４ｒａｄ／ｓ频段内拟配准
确度的前提下，选出符合二阶特性的区段，确定合

理的拟配频率范围。

４　激励指令信号设计
４．１　指令信号形式选择

常规飞机常用的指令信号包括方波、“３２１１”
及扫频信号，其中方波信号属于短时指令信号，

“３２１１”与扫频信号属于长时指令信号［７］
。为分

析３种指令信号对飞翼布局飞机的适用性，分别
对算例飞机在上述３种指令信号作用下的响应进
行仿真及低阶等效拟配。

图 ６为算例飞机高度 ５０００ｍ、飞行速度
０．６Ｍａ飞行状态下对３种指令信号的迎角响应曲
线。由于飞翼布局飞机对指令信号的响应能力相

对常规飞机较差，其对短时指令信号的响应相对

较好。从图中可以看出，算例飞机对于方波信号

的响应曲线最接近参考模型，二者间主要区别在

于响应时延；“３２１１”信号响应曲线的极值略小于
参考模型曲线，飞机未能充分跟踪参考模型；对于

扫频信号，其响应曲线与参考模型的响应曲线差

异较显著。

表２为３种指令信号响应低阶等效拟配的结
果，从表中可以看出，对于飞翼布局飞机，以方波、

“３２１１”信号作为指令可得出拟配结果，失配参数
均小于２０，其中方波信号得到的失配参数较小；
将短周期自然频率与阻尼拟配结果与参考模型参

数对比后可看出，方波信号的拟配结果更接近控

制系统的参考模型参数；而采用扫频信号由于时

域响应差异过大，其拟配结果失配度非常大，且所

得拟配参数不合理。

综上，由于飞翼布局飞机响应能力较差，对属

于短时指令的方波信号的跟踪效果相对最好，

图 ６　算例飞机对 ３种指令信号的迎角响应曲线

Ｆｉｇ．６　Ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｅｘａｍｐｌｅ

ａｉｒｃｒａｆｔｔｏｔｈｒｅｅｔｙｐｅｓｏｆｃｏｍｍａｎｄｓｉｇｎａｌｓ

表 ２　算例飞机不同指令信号下的纵向

低阶等效拟配结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｏｗｏｒｄｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍａｔｃｈｉｎｇ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｍａｎｄｓｉｇｎａｌｓ

指令信号 Ｔθ／ｓ ζｓｐ ωｓｐ／（ｒａｄ·ｓ
－１） τｅθ／ｓ τＮｚ／ｓ Ｍ

方波 ０．６６ ０．７７ ３．９６ ０．０４ ０．０３ １．７

３２１１ ０．６９ ０．８３ ４．２９ ０．０４ ０．０５ １０．７

扫频 ３．５９ ２５３ ８５ ０．１７ －０．０２ ５３２４

０９２
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　第 ２期 丛斌，等：飞翼布局飞机低阶等效拟配方法

采用方波信号更有利于实现对飞翼布局飞机运动

模态的充分激励，因此，方波信号对于飞翼布局飞

机低阶等效拟配的适用性较强。

４．２　指令信号强度设计
对于线性程度较高的系统，指令信号强度对

运动响应的影响相对较小，而对于系统非线性程

度较高的飞翼布局飞机，指令信号强度过强对拟

配过程会产生不利影响。

指令信号的强度主要由信号幅值与时长

决定。以纵向为例，分别对算例飞机在高度

５０００ｍ、飞行速度０．６Ｍａ飞行状态下以不同幅值
与不同时长的方波指令信号激励下的飞行进行了

数学仿真及拟配。

图７为算例飞机对等效指令幅值为 １°与 ３°
的纵向方波指令信号的迎角响应曲线。从图中可

以看出，等效指令幅值为 １°时，算例飞机的响应
曲线与参考模型的响应曲线较为接近；当等效指

令幅值为３°时，飞机的响应与参考模型的响应曲
线相比出现了明显的超调，响应的延迟也显著增

强。过强的指令会导致飞翼布局飞机的运动状态

有较大的变化，造成各时段内飞机的响应特性间

相差较大，增大了以统一的低阶等效模型反映高

阶系统全部特性的难度，不利于完成低阶等效

拟配。

表３为算例飞机采用不同强度方波指令信号
进行低阶等效拟配的结果，从表中可看出，指令幅

值过大会导致失配参数超出１００，拟配效果较差。

图 ７　算例飞机不同强度下方波指令信号的

迎角响应曲线

Ｆｉｇ．７　Ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｓｑｕａｒｅｗａｖｅｃｏｍｍａｎｄｓｉｇｎａｌ

表４为算例飞机采用不同指令时长时方波指
令信号进行低阶等效拟配的结果。同样地，指令

时长过长会导致失配参数超出 １００，拟配效果
较差。

因此，在对飞翼布局飞机进行低阶等效拟配

时，应结合飞机的响应特性对指令幅值与时长进

行综合设计，指令强度不宜设计得过强。

表 ３　算例飞机不同强度下方波指令信号的

纵向低阶等效拟配结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｏｗｏｒｄｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍａｔｃｈｉｎｇ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｅｎｇｔｈ

ｏｆｓｑｕａｒｅｗａｖｅｃｏｍｍａｎｄｓｉｇｎａｌ

幅　值 Ｔθ／ｓ ζｓｐ ωｓｐ／（ｒａｄ·ｓ
－１） τｅθ／ｓ τＮｚ／ｓ Ｍ

１ ０．６６ ０．７７ ３．９７ ０．０５ ０．０３ １．７

２ １．５９ １５３ １８５ ０．０７ ０．０７ ２４４９

表 ４　算例飞机不同指令时长下方波指令信号的

纵向低阶等效拟配结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｏｗｏｒｄｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍａｔｃｈｉｎｇ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｃｏｍｍａｎｄｓｏｆｓｑｕａｒｅｗａｖｅｓｉｇｎａｌ

指令

时长／ｓ
Ｔθ／ｓ ζｓｐ

ωｓｐ／

（ｒａｄ·ｓ－１）
τｅθ／ｓ τＮｚ／ｓ Ｍ

１ ０．６６ ０．７７ ３．９７ ０．０５ ０．０３ １．７

３ ０．８４ ０．６０ ３．２２ ０．０８ ０．１０ ２３８．４

４．３　横航向激励指令信号联合适配设计
飞机横航向运动存在耦合，即飞机执行滚转

轴指令时会引起偏航轴的运动，反之亦然。在进

行低阶等效的双拟配过程中，飞机同时在偏航与

滚转指令下运动，两指令的响应之间存在相互干

扰，不利于横航向拟配的准确性。因此，在进行横

航向拟配时，需对拟配指令进行设计，尽量保证飞

机在滚转轴和偏航轴均有较好的响应特性。

图８为算例飞机在高度 ５０００ｍ、飞行速度
０．６Ｍａ飞行状态下，正滚转轴输入指令与正偏航
轴输入指令（等效为 βｃ＝３°，ｐｃ＝０．１５ｒａｄ／ｓ）作用
下的响应曲线。正滚转会引发正侧滑，从图中可

以看出，在正滚转轴响应引发的耦合效应影响下，

飞机的侧滑角响应相对理想模型产生了超调，拟

配所得低阶等效系统的失配参数超过 １００，拟配
结果较差（见表 ５）。而从图 ９中看出，在负滚转
轴输入与正偏航轴输入指令（等效为 βｃ＝３°，ｐｃ＝
－０．１５ｒａｄ／ｓ）作用下，两轴响应均较好，拟配所得
低阶等效系统的失配参数较小；将拟配结果的滚

转时间常数、荷兰滚阻尼和自然频率与横航向响

应理想模型设计值比较后可看出，同号指令结果

要更接近理想模型设计值（见表５）。这是由于飞

１９２
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翼布局飞机本体航向弱静不稳定，滚转响应引起

的耦合侧滑角不易及时消除，滚转轴指令与偏

航轴指令同号会引起侧滑角响应产生较大的超

图 ８　算例飞机同号指令响应曲线

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｓａｍｅｓｉｇｎｃｏｍｍａｎｄｓｏｆ

ｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

表 ５　算例飞机不同指令下横航向低阶等效拟配结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｌａｔｅｒａｌａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌｏｗｏｒｄｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｍａｔｃｈｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｍａｎｄｓ

指令类型 ＴＲ／ｓ Ｔｓ／ｓ ζｄ ωｄ／（ｒａｄ·ｓ
－１） τｅｐ／ｓ Ｍ

同号指令 ０．００１ ３３２．１ ０．６９ ３．２９ ０．１６ １０５．３

异号指令 ０．２７ ５００ ０．６９ ４．２４ ０．０７ ４．６

图 ９　算例飞机异号指令响应曲线

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｎｔｒａｒｙｓｉｇｎｃｏｍｍａｎｄｓ

ｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

调。因此，飞翼布局飞机横航向低阶等效拟配时，

建议使用滚转轴与偏航轴反号的指令，以保证飞

机在滚转轴和偏航轴均有较好的响应特性。

此外，由于飞翼布局飞机横向静稳定性弱于

常规飞机，侧滑角引起的滚转力矩相对较小；而其

航向静稳定系数与阻尼远小于常规飞机，滚转轴

指令对偏航轴的影响相对较强。因此，飞翼布局

飞机的偏航轴指令强度不宜过低，以保证滚转轴

指令对偏航轴产生的耦合效应不会对偏航轴的指

令响应产生过大的干扰。图 １０为算例飞机在小
幅值的偏航轴指令 （等效为 βｃ ＝０．５°，ｐｃ ＝
－０．１５ｒａｄ／ｓ）作用下的响应曲线。负滚转指令会
引发左侧滑趋势，算例飞机的侧滑角指令的响应

受滚转轴耦合作用抑制，与参考模型响应相比幅

值明显减小。不同强度偏航轴指令下的拟配结果

如表６所示，可以看出当偏航轴指令过弱时，其所
得低阶等效系统的失配参数超过 １００，拟配结果
较差。

综上，在设计横航向拟配指令时，应针对飞

翼布 局飞机的横航向响应特性开展联合适配

图 １０　算例飞机小幅值偏航轴指令响应曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｓｍａｌｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｙａｗａｘｉｓ

ｃｏｍｍａｎｄｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

表 ６　算例飞机不同偏航轴指令下横航向

低阶等效拟配结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｌａｔｅｒａｌａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌｏｗｏｒｄｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｍａｔｃｈｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｙａｗａｘｉｓｃｏｍｍａｎｄｓ

βｃ／（°） ＴＲ／ｓ Ｔｓ／ｓ ζｄ ωｄ／（ｒａｄ·ｓ
－１） τｅｐ／ｓ Ｍ

０．５ ０．０１ １９３．４ ０．９７ ２．８１ ０．１５ １０８

３ ０．２７ ５００ ０．６９ ４．２４ ０．０７ ４．６

２９２
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设计，使滚转轴与偏航轴的指令反号，且设计偏航

轴指令有足够的强度，以保证飞机在滚转轴和偏

航轴均有较好的响应特性。

５　结　论

１）飞翼布局飞机的纵向频域特性会显著地
受到系统非线性特性的影响，实际纵向拟配过程

中，应对其频域特性进行分析，确定合理的拟配频

域区段。

２）飞翼布局飞机响应能力较差，对属于短
时指令方波信号的跟踪效果相对较好，方波信

号对于飞翼布局飞机低阶等效拟配适用性

最强。

３）飞翼布局飞机气动特性与控制系统均呈
非线性特点，指令信号的指令强度不宜过强。

４）飞翼布局飞机横航向拟配时，建议使滚转
轴与偏航轴的指令反号，且设计偏航轴指令有足

够的强度，以保证飞机在滚转轴和偏航轴均具有

较好的响应特性。
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　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０５２７．１５２４．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｌｘ＿ｃ８１８＠１６３．ｃｏｍ
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基于变步长离散随机集的风险

不确定性分析方法

段永胜，赵继广，陈鹏，赵蓓蕾，吕潇磊

（装备学院 装备发展战略研究所，北京 １０１４１６）

摘 要：针对信息不一致、不完整下的风险评估不确定性难以刻画与传播问题，提出

一种基于变步长离散随机集理论的风险混合不确定性分析方法。将各类不完整、不精确信息

转化为随机集刻画框架，在随机集理论框架下建立了统一的混合不确定性传播模型，利用随机

扩张原理，计算出风险的不确定性包络曲线。为解决不一致冲突信息的不确定性合成，采用

ＤＳ证据合成原则实现多源不确定性的融合。为减小不确定性传播截尾相对误差，提出一种
不确定性变量分布的变步长离散随机集刻画策略，并给出了基于变步长离散随机集理论的混

合不确定性传播实施步骤。通过一个质量弹簧阻尼非线性物理与现象响应模型，验证了方
法的有效性和可用性。

关 键 词：风险评估；随机集理论；ＤＳ证据理论；混合不确定性；相对误差
中图分类号：Ｖ４１９＋．９；Ｏ２１１．６
文献标识码：Ａ 　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０２９５１０

　在系统工程安全风险评估与决策过程中，不
确定性问题受到广泛关注

［１２］
，其作为定量安全

风险评估的一项重要内容，可以确定影响工程系

统安全性的关键因素，同时为风险决策与系统优

化设计提供指导。不确定性包括 ２类［３］
：一类是

由系统内部变异等行为偶然性产生的随机不确定

性；另一类是由系统测量误差或专家知识的缺乏

产生的认知不确定性。Ｆｅｒｓｏｎ和 Ｇｉｎｚｂｕｒｇ［４］指出
有必要提出一种能够充分刻画随机与认知不确定

性的数学方法，并指出安全风险评估面临的 ４个
严峻问题：①如何更加可信地描述可用信息；②如
何说明不确定性传播过程中参数之间的依赖性、

相关性，传统的随机独立性假设产生过于乐观的

评估结果；③如何选择合适的不确定性传播框
架

［５］
；④如何利用随机与认知不确定性传播结

果，辅助风险决策
［６］
。

不确定性参数除了具有客观变量随机性外，

同时还存在信息不完整、不精确性，如统计数据和

专家信息等
［７］
。近３０年来，各种不确定性分析理

论出现，明确地将不完整性与随机性区分开来，如

非可加集合函数，将集值与概率相结合，如

Ｗａｌｌｅｙ［８］提出的不精确概率，由概率函数组成的
集合描述部分缺失概率信息。Ｄｅｍｐｓｔｅｒ［９］在随机
集的基础上提出更加具有约束性的理论———证据

理论，由集值描述不完整信息，后经 Ｓｈａｆｅｒ［１０］和
Ｓｍｅｔｓ［１１］完善，形成主观非统计模式下的不确定
性理论。再后来，出现了更具约束性的理论框

架———可能性理论，该理论以可能性测度表征参

数的不精确性，模糊集为其典型代表
［１２］
。可能性

理论也可解释为嵌套的随机集，使得不完整概率

信息以连续函数表示并被分解为模糊区间的

形式。

lenovo
全文下载
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概率论作为常用的不确定性刻画与传播工

具，其有效性受到许多学者的质疑
［７，１３１４］

；另外，

当数据不充分、信息不完整时，单一概率无法有效

刻画认知不确定性。对此，Ｚａｄｅｈ［１２］提出模糊集
理论，在此基础上 Ｙａｇｅｒ［１５］进一步提出模糊测度
以刻画认知不确定性；Ｆｌａｇｅ等［１６］

提出将概率与

模糊集相结合的不确定性分析框架，并应用于故

障树传播不确定性；Ｈｅｌｔｏｎ等［１７］
采用证据理论描

述认知不确定性参数，并对参数敏感性进行了分

析；Ｗａｎｇ和 Ｑｉｕ［７］提出一种随机与区间数相结合
的不确定性传播框架，分析稳态情形下的热传导

不确定性问题。当风险模型中同时存在随机与认

知不确定性时，Ｇｕｙｏｎｎｅｔ等［１８］
提出一种概率与可

能性分布相结合的混合不确定性分析框架；

Ｔｏｎｏｎ［１９］提出基于随机集理论传播认知不确定
性，对比了不同离散精度下相对误差对不确定性

传播的影响。上述方法，只考虑 １种或 ２种理论
的结合来刻画传播随机与认知不确定性，并没有

将异类不确定性信息建立统一的理论框架来研究

混合不确定性传播问题。

离散随机集是一种广义的随机变量，离散随

机集描述的是对区间的概率指配，且区间值比点

值更具描述不精确性的能力。因此，随机集理论

框架同时具备刻画参数的随机与认知不确定性。

为此，针对上述 Ｆｅｒｓｏｎ和 Ｇｉｎｚｂｕｒｇ［４］提出的问题
①和③，本文提出基于变步长离散随机集的风险
混合不确分析方法，同时给出异类不确定性信息

的统一随机集刻画框架，设计了一种变步长不确

定性信息的随机焦元配置策略，对比分析了 ２种
离散化策略，并进行讨论分析。针对不一致信息

采用 ＤｅｍｐｓｔｅｒＳｈａｆｅｒ（ＤＳ）证据理论融合多源冲
突信息。通过数值算例验证了本文方法的有效性

和可行性。

１　不确定性刻画方法

１．１　随机集理论
随机集具有较强的不确定性信息处理能力。

首先，随机集是指取值为集合的随机元，是概率论

中随机变量概念的推广，因此具备描述事件的随

机属性，即随机不确定性。另外，随机集的取值为

集合或者区间数值，区别于概率论中的点值变量，

具有描述不精确性的能力，具备描述主观知识的

能力。又由于随机集不必知道概率分布中的方

差、均值以及统计模型等信息，因此具备描述由于

知识不完整情形下的主观不确定性，即认知不确

定性能力。

在此，给出随机集的基本理论
［２０］
：

（Ω，σΩ，ＰΩ）为一概率空间，设实数域内非空

集合 Ｘ及其幂集 （Ｘ），（ ，σ）为可测空间，

 （Ｘ）。随机集Γ
～
为 σΩ－σ 上的可测映射：

Γ
～
：Ω→ ，ω Γ

～
（ω），定义 γ：＝Γ

～
（ω）∈ 为焦

元， 为焦集。映射 Γ
～
在（Γ，σΓ）生成的概率测

度，定义为 ＰΓ：＝ＰΩΓ
～－１
，即事件 ∈σ 有概率

ＰΓ（ ）＝ＰΩ｛ω：Γ
～
（ω）∈ ｝。随机集是一集值

随机变量，当 的基数 ＜∞时，随机集Γ
～
称为

有限随机集。

当 中元素 Ｆ为单点时，随机集Γ
～
退化为随

机变量，Γ
～
（ω）＝Ｘ

～
（ω），随机集 Γ

～
的精确概率

ＰＸ（Ｆ）无法获取，其上、下界概率可由 Ｄｅｍｐｓｔｅｒ
［９］

信度函数和似真函数计算：

Ｂｅｌ（ ，Ｐ
Γ
）（Ｆ）＝ＰΩ（ω：Γ

～
（ω）Ｆ，Γ（ω）≠）＝

　　ＰΓ｛γ：γ Ｆ，γ≠ ｝ （１）

Ｐｌ（ ，Ｐ
Γ
）（Ｆ）＝ＰΩ（ω：Γ

～
（ω）∩ Ｆ≠ ）＝

　　ＰΓ｛γ：γ∩ Ｆ≠ ｝ （２）

且有

Ｂｅｌ（ ，Ｐ
Γ
）（Ｆ）≤ ＰＸ（Ｆ）≤ Ｐｌ（ ，Ｐ

Γ
）（Ｆ） （３）

当 Ｆ确定时，Ｆｃ为 Ｆ的补，式（３）等号成立。
显然，信度函数和似真函数是一双重模糊测度，满

足如下关系：

Ｂｅｌ（ ，Ｐ
Γ
）（Ｆ）＝１－Ｐｌ（ ，Ｐ

Γ
）（Ｆ

ｃ
） （４）

Ｐｌ（ ，Ｐ
Γ
）（Ｆ

ｃ
）＝１－Ｂｅｌ（ ，Ｐ

Γ
）（Ｆ

ｃ
） （５）

当Γ
～
：Ω→ 为有限随机集时，随机集Γ

～
与 Ｄ

Ｓ证据体（ ｎ，ｍ）， ｎ＝｛Ａ１，Ａ２，…，Ａｎ｝同构
［２１］
，

式（１）与式（２）可写为

Ｂｅｌ（ ，ｍ）（Ｆ）＝∑
ｎ

ｊ＝１，ＡｊＦ
ｍ（Ａｊ） （６）

Ｐｌ（ ，ｍ）（Ｆ）＝ ∑
ｎ

ｊ＝１，Ａｊ∩Ｆ≠
ｍ（Ａｊ） （７）

为处理变量之间的相互关系，引入随机关系

Ｘ＝ｄ
ｉ＝１Ｘｉ，随机关系（ ，ρ）是定义在边缘随机集

（ ｉ，ｍｉ）上的笛卡儿乘积：
（ ，ｍ）＝（Ａｊ１，ｊ２，…，ｊｄ ＝

ｄ
ｉ＝１Ａｊｉ，ｍｊ１，ｊ２，…，ｊｄ ＝

　　ｆ（ｍ１，ｍ２，…，ｍｄ））
ｉ＝｛Ａｉｊｉ，ｊｉ＝１，２，…，ｎｉ｝，ｉ＝１，２，…，ｄ
映射 ｆ考虑了边缘随机集的依赖性，若（ ｉ，

ｍｉ）相互独立时，ｍ（Ａｊ１，ｊ２，…，ｊｄ）＝∏
ｄ

ｉ＝１
ｍｉ（Ａｉｊｉ）。

已知映射 ｇ：Ｘ→Ｙ，随机集（ ，ｍ）经映射 ｇ并
利用扩展原则得到原像（ ，ρ）［２２］：

６９２
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＝｛Ｒｊ＝ｇ（Ａｉ），Ａｉ∈ ｝ （８）

ρ（Ｒｊ）＝ ∑
Ａｉ：Ｒｊ＝ｇ（Ａｉ）

ｍ（Ａｉ） （９）

式中：Ｒｊ为 的焦元；Ａｉ∈ 为 ｄ维笛卡儿乘积。
Ｒｊ的计算涉及到一个全局优化问题，通常采用顶

点法、采样法和优化法等
［２３］
。

根据文献［２０］对随机集与概率包络上下界
的关系，有如下关系：

Ｆｕｐ＝Ｐｌ（｛ｙ′∈ Ｙ，ｙ′∈ ｙ｝）＝ ∑
Ｒｋ：ｙ≥ｉｎｆ（Ｒｋ）

ρ（Ｒｋ）

（１０）

Ｆｌｏｗ＝Ｂｅｌ（｛ｙ′∈ Ｙ，ｙ′∈ ｙ｝）＝ ∑
Ｒｋ：ｙ≥ｓｕｐ（Ｒｋ）

ρ（Ｒｋ）

（１１）
式中：Ｙ为随机集（ ，ρ）的辨识框架。
１．２　ＤＳ证据理论

ｎ个相互独立的元素命题集构成辨识框架

Θ，Θ 的幂集合 ２Θ 中含有元素的个数为 ２Ｎ，
记为

［９］

２Θ＝｛，｛ｘ１｝，｛ｘ２｝，…，｛ｘｎ｝，｛ｘ１，ｘ２｝，…，
　　｛ｘ１，ｘｎ｝，…，Θ｝ （１２）

定义１　已知存在辨识框架 Θ，则定义信度
函数 Ｂｅｌ如下：
Ｂｅｌ（）＝０

∑
ＡΘ
ｍ（Ａ）＝{ １

（１３）

Ｂｅｌ（Ｂ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｍ（Ａｉ）　　Ａｉ Ｂ （１４）

式中：Ｂｅｌ（Ｂ）为所有包含于 Ｂ的元素信度之和。
定义２　已知存在辨识框架 Θ，则定义似真

函数 Ｐｌ如下：
Ｐｌ（）＝０ （１５）

Ｐｌ（Ｂ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｍ（Ａｉ）　　Ａｉ∩ Ｂ≠  （１６）

在概率理论框架下，事件 Ａ的概率与其补集
之和等于１；在证据理论框架下，事件 Ａ的信度与
其信度补集之和小于 １。其次，信度函数与似真
函数存在以下关系：

Ｐｌ（Ａ）＝１－Ｂｅｌ（珔Ａ） （１７）
Ｂｅｌ（Ａ）＝１－Ｐｌ（珔Ａ） （１８）

ｍ１与 ｍ２为相互独立的信度函数，Ｘ与 Ｙ合
成新的证据焦元采用加法原则生成一个新的概率

分配（ＢＰＡ）［２４］，ＤＳ证据合成规则为［２５］
：

ｍ（Ｃ）＝
∑
Ｘ∩Ｙ＝Ｃ

ｍ１（Ｘ）ｍ２（Ｙ）

１－Ｋ
（１９）

Ｋ＝∑
Ｘ∩Ｙ＝

ｍ１（Ｘ）ｍ２（Ｙ） （２０）

式中：Ｋ为 ｍ１与 ｍ２的冲突系数；Ｋ＝０时，ｍ１与
ｍ２无冲突；Ｋ＝１时，ｍ１与 ｍ２完全冲突。

２　混合不确定性的随机集刻画

Ｄｕｂｏｉｓ等［２６］
提出将概率分布转化为可能性

分布，然后在可能性框架下进行统一处理。反之，

Ｏｕｓｓａｌａｈ［２７］提出将可能性分布转为概率分布的思
路。但是，将概率分布转化为可能性分布将丢失

信息，同理，可能性分布转化为概率分布将增加额

外信息，且丢失和增加的信息无法量化与获取，因

此有必要提出一种通用的不确定性信息分析框

架，本文提出采用随机集理论作为混合不确定性

传播理论框架，将异类不确定性信息转化为统一

的随机集来刻画。

２．１　概率分布的随机集刻画
概率密度函数 ＰＤＦ（ｘ），ｘ为变量且有界表示

为［珟ｍ，珘ｎ］。将［珟ｍ，珘ｎ］分为 ｋ个子区间，表示为

Ψ＝｛φｉ＝［珟ｍｉ，珘ｎｉ］，ｉ∈［１，２，…，ｋ］｝，且假设辨识
框架 Θ，其焦元集为 Δｉ＝｛Ａｉ＝（ｘ∈φｉ）｝，则其焦

元的 ＢＰＡ为［２８］

ｍ（Ａｉ）＝∫ｘ∈φｉＰＤＦ（ｘ）ｄｘ＝∫
珘ｎｉ

珟ｍｉ

ＰＤＦ（ｘ）ｄｘ （２１）

若 ｘ为无界参数，即 ｘ∈Ｒ，记为 Ｉｘ＝［－∞，
＋∞］，则需要估计一个区间
Ｉ珋ｘ＝［珟ｍ，珘ｎ］　　 －∞ ＜珟ｍ ＜珘ｎ＜＋∞ （２２）

使得 ｘ以极高的概率包含于 Ｉ珋ｘ。若记

ΔＩ＝Ｉｘ／Ｉ珋ｘ （２３）
则根据实际需要确定限值 δ≥０，使

Ｐ（ｘ∈ ΔＩ）≤ δ （２４）
然后，再按以上 ｘ有界的方法将概率分布信

息转化为随机集表示。

２．２　概率包络的随机集刻画
概率分布参数在不精确情形下，通常采用区

间值的描述。例如已知 ｘ服从正态分布 Ｎ（μ，
σ２），其中 μ∈［α，β］，σ∈［χ，γ］，则概率分布曲
线变为概率包络（ｐｂｏｘ）的形式。

设参数 ｘ的累积概率分布函数为 ＣＤＦ（ｘ），其

概率包络上界为ＣＤＦ（ｘ），下界为ＣＤＦ（ｘ），则可通
过平均离散法（ＡｖｅｒａｇｉｎｇＤｉｓｅｒｅｔｉｚａｔｉｏｎＭｅｔｈｏｄ，
ＡＤＭ）或外离散法（ＯｕｔｅｒＤｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎＭｅｔｈｏｄ，
ＯＤＭ）把概率包络信息转化为随机集表示［１９］

。

２．２．１　平均离散法

将 ｐｂｏｘ上、下界ＣＤＦ（ｘ）、ＣＤＦ（ｘ）的 ＣＤＦ轴

值域［０，１］离散化为 ｎ个子区间，各区间长度
Ｍｊ＞０（ｊ＝１，２，…，ｎ），且 Ｍ０＝０，则 ｘ的第 ｊ个焦

７９２
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元为区间数值

Ａｊ＝ Ｃ
－１
ＤＦ ∑

ｊ－１

ｓ＝０
Ｍｓ＋

Ｍｊ( )２ ，Ｃ－１ＤＦ ∑
ｊ－１

ｓ＝０
Ｍｓ＋

Ｍｊ( )[ ]２
（２５）

ＢＰＡ为
ｍｊ＝Ｍｊ （２６）

若 ｎ个子区间距离相等，即 Ｍｊ＝１／ｎ，则相应
的随机集焦元和 ＢＰＡ为

Ａｊ＝ Ｃ
－１
ＤＦ
１
ｎ ｊ－( )[ ]１

２
，Ｃ－１ＤＦ

１
ｎ ｊ－( )[ ]{ }１

２
（２７）

ｍｊ＝Ｍｊ＝１／ｎ （２８）

２．２．２　外离散法

将 ｐｂｏｘ上、下界ＣＤＦ（ｘ）、ＣＤＦ（ｘ）的值域

［０，１］离散化为 ｎ个子区间，各区间长度 Ｍｊ＞０
（ｊ＝１，２，…，ｎ），且 Ｍ０＝０，则 ｘ的第 ｊ个焦元为

Ａｊ [＝ Ｃ－１ (ＤＦ ∑
ｊ－１

ｓ＝０
Ｍ )ｓ ，Ｃ－１ (ＤＦ ∑

ｊ－１

ｓ＝０
Ｍ ) ]ｓ （２９）

同理，ＢＰＡ分配为
ｍｊ＝Ｍｊ （３０）

式中：Ｃ－１ＤＦ （０）＝ｌｉｍ
ｘ→０＋

Ｃ－１ＤＦ（ｘ）；Ｃ
－１
ＤＦ （０） ＝

ｌｉｍ
ｘ→０＋

Ｃ－１ＤＦ（ｘ）。

若 ｎ个子区间距离相等，即
Ｍｊ＝１／ｎ （３１）
则离散化后的随机集焦元和 ＢＰＡ分配为

Ａｊ＝ Ｃ
－１
ＤＦ
ｊ－１( )ｎ

，Ｃ－１ＤＦ
ｊ－１( )[ ]ｎ

（３２）

ｍｊ＝Ｍｊ＝１／ｎ （３３）

２．３　可能性分布的随机集刻画

Ｆｌｏｒｅａ等［２９］
系统地研究了可能性分布到随

机集的描述过程，并给出了对应的距离测度判据。

设 ｕ为定义在离散域 Θ上的模糊集，αｉ为模
糊隶属函数 μｕ（θ）的象，θΘ，且有
０＜α０ ＜α１ ＜… ＜αＭ≤１ （３４）
则模糊集 ｕ的随机集描述为（ ｉ，ｍｉ），且

ｉ＝｛θ∈ Θ｜μｕ（θ）≥ αｉ，１≤ ｉ≤ Ｍ｝

ｍｉ＝
αｉ－αｉ－１
α

{
ｉ

（３５）

若 ｕ为定义在连续域 Θ上的模糊集，先将 Θ
离散为 Ｍ个嵌套焦元，再用上述离散法将 μｕ（θ）
表示为随机集描述。

２．４　区间分布的随机集刻画
针对单一区间分布信息 Ａ＝［ａ，ｂ］，可作为独

立焦元来处理，且有 ｍ（Ａ）＝１，当有 ｎ个区间分
布信息时，且区间信度未知，则每一区间信息作为

一个独立焦元 Ａｉ，ｍ（Ａｉ）＝１／ｎ。若区间信息的信
度不等，通常采用 ＤＳ证据合成公式对信度区间
信息进行融合。例如：对参数 ｘ，给出 ２组区间信
息描述，如表１所示。

利用式（１９）的 ＤＳ证据合成公式对区间信
息进行合成，结果如表２所示。

当区间信息存在高度不一致时，ＤＳ证据合
成公式存在合成悖论难题，针对这一问题，许多

学者做了改进，确保冲突信息的合成结果更为

合理。

表 １　参数 ｘ的证据区间信息

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｖｉｄｅｎｃｅｉｎｔｅｒｖａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｘ

区间信息 焦 元 １ 焦 元 ２ 焦 元 ３

区间１ ｍ（［０．５，１．０］）＝０．３ ｍ（［１．０，１．４］）＝０．２ ｍ（［１．２，２．０］）＝０．５

区间２ ｍ（［０．６，１．０］）＝０．２ ｍ（［０．５，１．４］）＝０．４ ｍ（［１．０，２．０］）＝０．４

表 ２　参数 ｘ的联合证据区间信息

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｅｖｉｄｅｎｃｅｉｎｔｅｒｖａｌ

ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｘ

焦 元 Ａ［０．６，１．０］［０．５，１．０］［１．０，１．４］［１．２，１．４］ ［１．２，２．０］

ｍ（Ａ） ０．０８１１ ０．１６２２ ０．２１６２ ０．２７０３ ０．２７０３

３　混合不确定性传播方法

３．１　离散随机集步长配置策略

文献［１９］分析了基于随机集的可靠性分析
方法，采用均匀离散步长将概率包络分布信息转

化为随机集的处理框架，但存在截尾相对误差大

的不足。为此，本文提出一种不确定性变量分布

的变步长离散化方法，步长分配原则确保变量分

布在截尾部分具有相对较密的离散点，不失一般

性，给出具有对称特性的正态累积分布为例说明，

具体步骤如下：

步骤１　正态分布的累计分布包络曲线上、

下界ＣＤＦ、ＣＤＦ，如图１所示，取值域 １／２为分界点，
设离散区间数为 ｎ。

步骤２　以分界点下半部分［０，１／２］为例，区

间［ＣＤＦ（０），ＣＤＦ（１／２）］与［ＣＤＦ（０），ＣＤＦ（１／２）］各离散为

ｎ／２个区间，与坐标轴交点为αｉ，０＝α１＜α２＜… ＜

αｎ／２＝１／２。

步骤３　焦元区间 Ａｉ＝［Ｃ
－１
ＤＦ（αｉ），Ｃ

－１
ＤＦ（αｉ＋１）］，

其ＢＰＡ为Ｍｉ＝αｉ＋１－αｉ，不失一般性，设焦元区

８９２
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　第 ２期 段永胜，等：基于变步长离散随机集的风险不确定性分析方法

图 １　ｐｂｏｘ的离散化方法

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｐｂｏｘ

间呈等差数列分布，且α１＝ｄ，则

Ｍｉ＝
ｉ

ｎ（ｎ－１）
　　１≤ ｉ≤ ｎ／２ （３６）

图１（ａ）和（ｂ）分别为 ｐｂｏｘ的变步长外离散
法（ＶＯＤＭ）与变步长平均离散法（ＶＡＤＭ）随机集
刻画，其中，ｎ＝１０。
３．２　混合不确定性传播框架

工程系统风险评估中，各种类型的不完整、不

精确信息通常采用不同理论框架进行刻画与处

理。随机集同时具备处理随机性与不完整信息的

能力，在随机集理论框架下构建风险的统一模型。

设系统的风险模型为

Ｒ＝φ（Ｘ，Ｕ） （３７）
式中：Ｘ为确定性变量；Ｕ为不确定性变量，受不
完整、不精确性的影响，既包含随机不确定性变量

又包含认知不确定性变量，其描述可为随机变量、

可能性变量、区间变量、证据变量等。采用基于随

机集的混合不确定性刻画方法将 Ｕ用随机集表
示为（ζｕｉ，Ｍｕｉ），则

Ｕ＝［（ζｕ１，Ｍｕ１），（ζｕ２，Ｍｕ２），…，（ζｕＮ，ＭｕＮ）］

（３８）
由于确定性变量已知，式（３７）可写为

Ｒ＝φ′（Ｕ） （３９）
若不确定性变量存在不一致、冲突，在随机集

描述框架下，采用 ＤＳ证据合成公式融合冲突信
息。假设（ ｉ，ＭＵｉ），ｉ＝１，２，３是来自 Ｕ１、Ｕ２和 Ｕ３
的随机集描述，则通过式（１９）和式（２０）得融合后
的随机焦元为

ＭＵ（Ａ）＝
∑

Ａ＝Ｂ∩Ｃ∩Ｄ
ＭＵ１（Ｂ）ＭＵ２（Ｃ）ＭＵ３（Ｄ）

１－Ｋ

Ｋ＝ ∑
Ｂ∩Ｃ∩Ｄ＝

ＭＵ１（Ｂ）ＭＵ２（Ｃ）ＭＵ３（Ｄ










）

（４０）

在此，给出基于离散变步长随机集的混合不

确定性传播框架如图２所示。

图 ２　混合不确定性传播框架流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｈｙｂｒｉｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ

步骤１　混合不确定性信息获取，包括概率
分布、可能性分布、ｐｂｏｘ以及区间分布信息等。

步骤２　选择合理的变步长离散化策略，对
步骤１获取的混合不确定性信息统一进行随机集
刻画，并在随机集框架下，针对不一致冲突信息进

行合成策略选择与不确定性信息融合。

步骤３　采用随机扩展原则进行混合不确定
性传播，传播模型为 Ｒ＝φ′（Ｕ），输入随机集向量
为Ｕ＝［（ζｕ１，Ｍｕ１），（ζｕ２，Ｍｕ２），…，（ζｕＮ，ＭｕＮ）］。

步骤 ４　判断相对误差 ΔＥ，如果不满足要
求，则重新进行不确定性信息的离散策略优化。

步骤５　若符合要求，计算风险不确定性包
络曲线。

９９２
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为表征风险包络曲线的不确定性度，Ｋｏｌｍｏｇ
ｏｒｏｖ和 Ｆｏｍｉｎ［３０］给出了定量化的计算公式：

ｄ（ｆ，ｇ）＝∫－∞
∞

ｆ（ｋ）－ｇ（ｋ）ｄｋ （４１）

式中：ｆ、ｇ为风险包络曲线函数。
为描述改变离散策略对输出不确定性的影

响，定义风险包络相对误差：

ΔＥＡ－Ｂｉｎｆ ＝［（ｉｎｆＲＡ －ｉｎｆＲＢ）／ｉｎｆＲＡ］×１００％

（４２）

ΔＥＡ－Ｂｓｕｐ ＝［（ｓｕｐＲＡ －ｓｕｐＲＢ）／ｓｕｐＲＡ］×１００％

（４３）
式中：ｉｎｆＲＡ与ｉｎｆＲＢ分别为离散策略Ａ与离散策
略 Ｂ下输出不确定性包络下界；ｓｕｐＲＡ与 ｓｕｐＲＢ
分别为离散策略 Ａ与离散策略 Ｂ下输出不确定
性包络上界。

４　实例分析

４．１　质量弹簧阻尼系统模型
质量弹簧阻尼系统如图 ３所示，激励为

Ｙｃｏｓ（ωｔ），相应函数为［３１］

ｍ̈ｘ＋ｃｘ＋ｋｘ＝Ｙｃｏｓ（ωｔ） （４４）
式中：ｍ为振荡器的质量；ｃ为阻尼系数；ｋ为弹性
系数；Ｙ和 ω分别为载荷幅度和频率。系统的稳
态放大系数为

Ｄｓ＝
ｋ

（ｋ－ｍω２）２＋（ｃω）槡
２

（４５）

其中：参数 ｍ、ｃ、ｋ与 ω互相独立，ｍ与 ｋ为概率
分布，ｃ为区间分布，ω为可能性分布。

各参数具体信息如下：ｍ服从对称三角概率
分布，其中 ｍｍｉｎ＝１０，ｍｍｏｄ＝１１，ｍｍａｘ＝１２。ｃ服从
区间分布且相互独立，ｃ１＝［５，１０］，ｃ２＝［１５，２０］，
ｃ３＝［２５，２５］。ｋ来自 ３个独立的三角概率分布，
且三角概率分布如表 ３所示。表 ３中，ｍｉｎ表示
概率分布下界，ｍｏｄ表示概率分布众数，ｍａｘ表示
概率分布上界。ω服从可能性分布，且有 ωｌ＝
［２，２．３］，ωｍ ＝［２．５，２．７］，ωｒ＝［３，３．５］；其中，
下标 ｌ表示可能性分布下界，ｍ表示可能性分布
最大可能值，ｒ表示可能性分布上界。

图 ３　质量弹簧阻尼系统

Ｆｉｇ．３　Ｍａｓｓｓｐｒｉｎｇｄａｍｐｅｒｓｙｓｔｅｍ

表 ３　不确定性参数 ｋ

Ｔａｂｌｅ３　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｋ

参　数 ｍｉｎ ｍｏｄ ｍａｘ

ｋ１ ［１００，１１０］ ［１６０，１７０］ ［２１０，２２０］

ｋ２ ［９０，１１０］ ［１５０，１８０］ ［２１０，２２０］

ｋ３ ［８０，１２０］ ［１３０，１８０］ ［２００，２３０］

４．２　混合不确定性信息的随机集刻画
为分析 Ｄｓ的不确定性，需要将４．１节中 ４类

不确定性参数转化为随机集描述，并计算其焦元

及其 ＢＰＡ。
对概率分布参数 ｍ，按照２．１节方法，将［ｍｍｉｎ，

ｍｍａｘ］离散为 ｎ个子区间 Ａｍ，ｉ＝［ａｉ，ｂｉ］，每一个子
区间［ａｉ，ｂｉ］为随机集焦元；并定义 ｐ（ｍ）为 ｍ的
概率密度函数（ＰＤＦ），Ｆｍ（ｍ）为 ｍ的累计分布函
数，则焦元 Ａｍ，ｉ的 ＢＰＡ为

Ｍｍ（Ａｍ，ｉ）＝∫Ａｍ，ｉｐ（ｍ）ｄｍ ＝Ｆｍ（ｂｉ）－Ｆｍ（ａｉ）（４６）
为对比不同离散精度对不确定性传播的影

响，设离散精度 ｎ分别等于１０和２０，得到 ｍ的随
机集焦元及其 ＢＰＡ如图４（ａ）和（ｂ）所示，表 ４为
ｎ＝１０时的随机集焦元及其 ＢＰＡ。

区间参数 ｃ的随机集刻画下，焦元 Ａｃ，１＝［５，
１０］，Ａｃ，２＝［５，１０］，Ａｃ，３＝［５，１０］，且区间参数相
互独立，其 ＢＰＡ分配相等，即 ｍ（Ａｃ，１）＝ｍ（Ａｃ，１）＝
ｍ（Ａｃ，１）＝１／３。

图 ４　参数 ｍ的随机集刻画

Ｆｉｇ．４　Ｒａｎｄｏｍｓｅｔｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｍ
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表 ４　参数 ｍ的焦元及其 ＢＰＡ

Ｔａｂｌｅ４　ＦｏｃａｌｅｌｅｍｅｎｔｓａｎｄＢＰＡｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｍ

参　数 Ａｍ，ｉ Ｍｍ（Ａｍ，ｉ）参　数 Ａｍ，ｉ Ｍｍ（Ａｍ，ｉ）

１ ［１０，１０．２］ ０．０１ ６ ［１１，１１．２］ ０．１８

２ ［１０．２，１０．４］ ０．０５ ７ ［１１．２，１１．４］ ０．１６

３ ［１０．４，１０．６］ ０．１１ ８ ［１１．４，１１．６］ ０．１２

４ ［１０．６，１０．８］ ０．１５ ９ ［１１．６，１１．８］ ０．０８

５ ［１０．８，１１］ ０．１７ １０ ［１１．８．１２］ ０．０２

　　对参数ｋ，首先将３个参数ｋ由概率分布离散
为随机集的表示形式，每一个参数离散化后由 Ｂｅｌ
和 Ｐｌ构成不确定性包络曲线，然后对参数 ｋ的包
络曲线依 ｐｂｏｘ转化为随机集。参数 ｋ１ 按照
ＶＡＤＭ法得到随机集包络曲线如图 ５（ａ）和（ｂ）
所示。

同理，可计算出 ｋ２和 ｋ３的随机集刻画。在此
需要指出，对概率包络曲线的离散化是通过离散

ＣＤＦ轴实现随机集的刻画。而单一概率分布曲线
通过离散目标参数坐标轴，且单一概率分布较高离

散精度刻画下的随机集包含于较低离散精度刻画

下的随机集，经随机扩展原则映射后其结果具有同

样包含属性
［１９］
。而概率包络的随机集离散化，随

机集的包含性与离散精度无关，因此仅仅通过提高

离散精度来减小不确定性的目的并不可取。

由于参数 ｋ同时具备不精确性和不一致性，
在随机集描述框架下，对 ｋ１、ｋ２和 ｋ３采用 ＤＳ证
据理论进行不确定性合成，通过式（１９）合成

图 ５　参数 ｋ１的 ＶＡＤＭ法随机集刻画

Ｆｉｇ．５　Ｒａｎｄｏｍｓｅｔｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｋ１ｂａｓｅｄｏｎＶＡＤＭ

后的随机集刻画，图 ６（ａ）和（ｂ）给出了基于
ＶＡＤＭ法的随机集刻画，当 ｎ＝１０时，产生 ５５个
焦元，ｎ＝２０时，产生２１６个焦元。

对频率参数 ω，同时受不一致和不精确性影
响，ＶＯＤＭ法分别得到 ω的随机集刻画如图７（ａ）
和（ｂ）所示。

图 ６　参数 ｋ的 ＶＡＤＭ法随机集刻画

Ｆｉｇ．６　Ｒａｎｄｏｍｓｅｔｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｋｂａｓｅｄｏｎＶＡＤＭ

图 ７　参数 ω的 ＶＯＤＭ法随机集刻画

Ｆｉｇ．７　Ｒａｎｄｏｍｓｅｔｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒ

ωｂａｓｅｄｏｎＶＯＤＭ
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４．３　结果分析
在此，得到４个不确定性参数的随机焦元及

其 ＢＰＡ。分别采用均匀与变步长离散化方法，通
过式（８）和式（９）、以及式（９）与随机映射得到不
同离散精度、不同离散步长策略下 Ｄｓ的不确定性
输出包络曲线如图８和图９所示，以及Ｄｓ的期

图 ８　均匀步长离散策略下系统 Ｄｓ响应

Ｆｉｇ．８　ＲｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｙｓｔｅｍＤｓｕｎｄｅｒｕｎｉｆｏｒｍ

ｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ

图 ９　变步长离散策略下系统 Ｄｓ响应

Ｆｉｇ．９　ＲｅｓｐｏｎｓｅｏｆｓｙｓｔｅｍＤｓｕｎｄｅｒｖａｒｉａｂｌｅ

ｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ

望 μ与不确定性测度 ｄ如表 ５所示。另外，为对
比分析不同离散策略对输出 Ｄｓ的影响，给出部分
Ｄｓ包络曲线下界及其相对误差如表６和表７。

１）对比图８和图９，并结合表５数据得出，离
散步长分配策略不变情况下，提高离散精度可提

高随机焦元的取值精细程度，但是对不确定性测

度影响较小。如采用 ＶＯＤＭ法，离散精度提高一
倍时，焦元数目提高 １７．３倍，相对误差变化仅为
０．４２％。

２）由图８、图９以及表６得出，不确定性输出
相对误差于包络曲线左侧截尾部分最大，其原因

是在均匀步长离散化策略下，离散随机集与原包

络曲线的误差造成。为减小截尾误差需通过配置

更多的离散点来逐渐逼近原包络曲线，但是，随着

离散点的增多，产生的计算代价呈指数增长，因

此，在不增加离散点的情况下优化离散点步长策

略很有必要。另外，当 Ｄｓ＜４时，相对误差 ΔＥ
ＡＢ
ｉｎｆ

为负；当 Ｄｓ≥４时，相对误差 ΔＥ
ＡＢ
ｉｎｆ为正，得出当输

入随机集的包含关系未知时，仅仅提高离散精度，

并不能解决输出不确定性的包含关系。

３）通过对比表 ６和表 ７，离散步长不改变情
况下，通过改变离散步长分配策略，Ｄｓ输出不确
定性相对误差可有效减小，其中，ＶＯＤＭ法减小
２９．５％，ＶＡＤＭ法减小 ２３．７％。同时改变离散步
长和离散步长分配策略情况下，ＶＯＤＭ法相对误
差减小３３．４％，ＶＡＤＭ法相对误差减小２５．３％。

４）由图 ８和图 ９可以看出，ＡＤＭ法不确定
性测度小于 ＯＤＭ法输出的不确定性测度，ＯＤＭ
法输出不确定性包络曲线完全包络ＡＤＭ法输

表 ５　不同离散策略下期望 μ及其不确定性测度 ｄ

Ｔａｂｌｅ５　Ｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎμａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｍｅａｓｕｒｅｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ

离散策略 μ ｄ 离散策略 μ ｄ

ＯＤＭ（ｎ＝１０） ［１．２１７１，２．７１６９］ ２．５３８ ＯＤＭ（ｎ＝２０） ［１．２２１８，２．７０８５］ ２．３７４

ＶＯＤＭ（ｎ＝１０） ［１．３０５７，２．６９３４］ ２．５１５ ＶＯＤＭ（ｎ＝２０） ［１．３０７４，２．６８２１］ ２．２９７

ＡＤＭ（ｎ＝１０） ［１．４５０２，２．３９９６］ ２．１３７ ＡＤＭ（ｎ＝２０） ［１．４５５７，２．３９６２］ ２．０２９

ＶＡＤＭ（ｎ＝１０） ［１．５４２２，２．３７３２］ ２．０２８ ＶＡＤＭ（ｎ＝２０） ［１．５４４１，２．３６６８］ １．９１２

表 ６　均匀步长离散策略下 Ｄｓ的下界及其相对误差 ΔＥ
ＡＢ
ｉｎｆ

Ｔａｂｌｅ６　ＬｏｗｅｒｂｏｕｎｄｏｆＤｓａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｓΔＥ
ＡＢ
ｉｎｆ ｕｎｄｅｒｕｎｉｆｏｒｍｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ

Ｄｓ
ＯＤＭ ＡＤＭ

ｎ＝１０ ｎ＝２０ ΔＥＡＢｉｎｆ／％ ｎ＝１０ ｎ＝２０ ΔＥＡＢｉｎｆ／％

１．３ ０．０３３６ ０．０３５２ －４．７ ０．１１０３ ０．１１４６ －３．９０
１．５ ０．０９５４ ０．０９７８ －２．５２ ０．１４０１ ０．１４３１ －２．１４
２ ０．３１２５ ０．３１６６ －１．３１ ０．３５１５ ０．３５１８ －０．０９
３ ０．６６５３ ０．６６９０ －０．５６ ０．７１５４ ０．７１７８ －０．３４
４ ０．９６２１ ０．９６１９ ０．０８ ０．９０５０ ０．９０４５ ０．０５
５ ０．９７５５ ０．９７５２ ０．０２ ０．９７５２ ０．９７５０ ０．０１

２０３
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表 ７　变步长离散策略下 Ｄｓ的下界及其相对误差 ΔＥ
ＡＢ
ｉｎｆ

Ｔａｂｌｅ７　ＬｏｗｅｒｂｏｕｎｄｏｆＤｓａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｓΔＥ
ＡＢ
ｉｎｆ ｕｎｄｅｒｖａｒｉａｂｌｅｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ

Ｄｓ
ＶＯＤＭ ＶＡＤＭ

ｎ＝１０ ｎ＝２０ ΔＥＡＢｉｎｆ／％ ｎ＝１０ ｎ＝２０ ΔＥＡＢｉｎｆ／％

１．３ ０．０４３５ ０．０４４７ －２．７６ ０．１３６５ ０．１３８２ －１．２６

１．５ ０．１１２３ ０．１１３３ －０．８９ ０．１５７１ ０．１５８４ －０．８３

２ ０．３３５７ ０．３３８１ －０．７１ ０．３７１５ ０．３７３５ －０．５４

３ ０．６２２８ ０．６２６２ －０．５５ ０．８１６３ ０．８１８７ －０．２９

４ ０．９１６５ ０．９１６１ ０．０３ ０．９５１４ ０．９５１１ ０．０３

５ ０．９７９４ ０．９７９０ ０．０２ ０．９８７２ ０．９８７０ ０．０１

出不确定性包络曲线，无论是通过提高离散精度

还是改变离散步长分配策略，此包络性质不变，即

ＯＤＭ分析法产生较保守的不确定性估计。

５　结　论

定量风险评估中不确定性刻画与传播对工程

系统风险决策、安全性设计具有极其重要的意义。

１）本文针对参数信息不完整、不一致性，建
立了基于随机集理论的统一不确定性传播框架，

实现了异类信息统一刻画与传播。

２）为减小截尾相对误差，提出了一种变步长
随机焦元分配策略，通过对比分析，合理选择离散

点与步长配置，可有效减小截尾相对误差。

３）若要得到更加保守的评估或设计结果，可
采用 ＯＤＭ离散化方法；若要得到更加精细化的
焦元刻画以及较小不确定性测度，可采用 ＡＤＭ
法，并通过提高离散精度与改变离散步长策略

实现。

４）通过非线性机械系统位移响应物理与现
象模型算例，验证了本文所提方法的可行性与有

效性，该方法可以被用于其它工程实际问题的风

险与可靠性评估不确定性分析，有一定的工程应

用价值。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＧＩＡＮＧＰＨ．Ｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｃｏｍｐｒｉｓｉｎｇ

ｃｏｍｐｌｅｔｅｉｇｎｏｒａｎｃｅａｎｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＲｅａｓｏｎｉｎｇ，２０１５，６２：２７４５．

［２］ＳＯＮＧＳ，ＬＵＺ，ＬＩＷ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｍｅａｓ

ｕｒｅｓｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｉｎｖｉｅｗｏｆｍｉｘｅｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｖａｒｉａ

ｂｌｅｓ［Ｊ］．ＦｕｚｚｙＳｅｔｓ＆Ｓｙｓｔｅｍｓ，２０１４，２４３：２５３５．

［３］ＨＥＬＴＯＮＪＣ．Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙａｎｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｉｎｔｈｅｐｒｅｓ

ｅｎｃｅｏｆｓｔｏｃｈａｓｔｉｃａｎｄｓｕｂｊｅｃｔｉｖｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｔａ

ｔｉｓｔｉｃａｌＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ＆Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２００７，５７（１）：３７６．

［４］ＦＥＲＳＯＮＳ，ＧＩＮＺＢＵＲＧＬＲ．Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｎｅｅｄｅｄｔｏ

ｐｒｏｐａｇａｔｅｉｇｎｏｒａｎｃｅａｎｄｖａｒｉａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆

ＳｙｓｔｅｍＳａｆｅｔｙ，１９９６，５４（２）：１３３１４４．

［５］ＢＡＵＤＲＩＴＣ．Ｃｏｍｐａｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｊｏｉｎｔｏｂｊｅｃｔｉｖｅａｎｄｓｕｂｊｅｃ

ｔｉｖｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｗｉｔｈａｎｅｘａｍｐｌｅｉｎｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ

［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ４ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＩｍｐｒｅ

ｃｉｓｅＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓａｎｄＴｈｅｉｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ（ＩＳＩＰＴＡ’０５），２００５：

３１４０．

［６］ＧＵＹＯＮＮＥＴＤ，ＢＡＵＤＲＩＴＣ，ＤＵＢＯＩＳＤ．Ｐｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｈｅ

ｈｙｂｒｉｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｄｄｒｅｓｓｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｎｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００５，１３１（１２）：

１７５０１７５４．

［７］ＷＡＮＧＣ，ＱＩＵ Ｚ．Ｈｙｂｒｉｄｕｎｃｅｒｔａｉｎａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅ

ｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎｗｉｔｈｒａｎｄｏｍａｎｄｉｎｔｅｒｖａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔ＆ ＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０１５，８０（８０）：

３１９３２８．

［８］ ＷＡＬＬＥＹＰ．Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅａｓｏｎｉｎｇｗｉｔｈｉｍｐｒｅｃｉｓｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ

［Ｍ］．Ｌｏｎｄｏｎ：ＣｈａｐｍａｎａｎｄＨａｌｌ，１９９１：１２２３１．

［９］ＤＥＭＰＳＴＥＲＡＰ．Ｕｐｐｅｒａｎｄｌｏｗｅｒｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓｉｎｄｕｃｅｄｂｙａ

ｍｕｌｔｉｖａｌｕｅｄｍａｐｐｉｎｇ［Ｊ］．ＡｎｎａｌｓｏｆＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＳｔａｔｉｓｔｉｃｓ，

１９６７，３８（２）：３２５３３９．

［１０］ＳＨＡＦＥＲＧ．Ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｔｈｅｏｒｙｏｆｅｖｉｄｅｎｃｅ［Ｊ］．Ｔｅｃｈｎｏ

ｍｅｔｒｉｃｓ，１９７８，２０（１）：１２４２．

［１１］ＳＭＥＴＳＰ．Ｔｈｅｎｏｒｍａｔｉｖｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｑｕａｎｔｉｆｉｅｄｂｅｌｉｅｆｓｂｙ

ｂｅｌｉｅｆｆｕｎｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，１９９７，９２（１２）：

２２９２４２．

［１２］ＺＡＤＥＨＬＡ．Ｆｕｚｚｙｓｅｔｓａｓａｂａｓｉｓｆｏｒａｔｈｅｏｒｙｏｆｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙ

［Ｊ］．ＦｕｚｚｙＳｅｔｓ＆Ｓｙｓｔｅｍｓ，１９７８，１（１）：３２８．

［１３］ＢＡＵＤＲＩＴＣ，ＣＯＵＳＯＩ，ＤＵＢＯＩＳＤ，ｅｔａｌ．Ｊｏｉｎｔｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｏｆ

ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｉｎｒｉｓｋａｎａｌｙｓｉｓ：Ｔｏｗａｒｄｓａｆｏｒｍａｌ

ｆｒａｍｅｗｏｒｋ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＲｅａｓｏｎｉｎｇ，

２００７，４５（１）：８２１０５．

［１４］ＡＶＥＮＴ．Ｏｎｈｏｗｔｏｄｅｆｉｎｅ，ｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｎｄｄｅｓｃｒｉｂｅｒｉｓｋ［Ｊ］．

ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆ Ｓｙｓｔｅｍ Ｓａｆｅｔｙ，２０１０，９５（６）：６２３

６３１．

［１５］ＹＡＧＥＲＲＲ．Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｆｕｚｚｙｍｅａｓｕｒｅｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓｔｅｍｓＭａｎ＆ＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓＰａｒｔＢ

（Ｃｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ），２００２，３２（１）：１３２０．

［１６］ＦＬＡＧＥＲ，ＢＡＲＡＬＤＩＰ，ＺＩＯＥ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｐｏｓｓｉｂｉｌｉ

ｔｙｂａｓｅｄｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｎｆａｕｌｔｔｒｅｅａｎａｌｙｓｉｓ

［Ｊ］．ＲｉｓｋＡｎａｌｙｓｉｓ，２０１３，３３（１）：１２１１３３．

［１７］ＨＥＬＴＯＮＪＣ，ＪＯＨＮＳＯＮＪＤ，ＯＢＥＲＫＡＭＰＦＷＬ，ｅｔａｌ．Ｓｅｎｓｉ

ｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｉｎｃｏｎｊｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈｅｖｉｄｅｎｃｅｔｈｅｏｒｙｒｅｐｒｅｓｅｎｔａ

ｔｉｏｎｓｏｆｅｐｉｓｔｅｍｉｃｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆

ＳｙｓｔｅｍＳａｆｅｔｙ，２００６，９１（１０）：１４１４１４３４．

［１８］ＧＵＹＯＮＮＥＴＤ，ＢＯＵＲＧＩＮＥＢ，ＤＵＢＯＩＳＤ，ｅｔａｌ．Ｈｙｂｒｉｄａｐ

ｐｒｏａｃｈｆｏｒａｄｄｒｅｓｓｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｎｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

３０３



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　

ｎａｌｏｆＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００３，１２９（１）：６８７８．

［１９］ＴＯＮＯＮＦ．Ｕｓｉｎｇｒａｎｄｏｍｓｅｔｔｈｅｏｒｙｔｏｐｒｏｐａｇａｔｅｅｐｉｓｔｅｍｉｃｕｎ

ｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｈｒｏｕｇｈａｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ＆ＳｙｓｔｅｍＳａｆｅｔｙ，２００４，８５（１）：１６９１８１．

［２０］ＭＯＬＣＨＡＮＯＶＩ．Ｔｈｅｏｒｙｏｆｒａｎｄｏｍｓｅｔｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，

２００６：３１２１０．

［２１］ＢＥＲＮＡＲＤＩＮＩＡ．Ｗｈａｔａｒｅｔｈｅｒａｎｄｏｍａｎｄｆｕｚｚｙｓｅｔｓａｎｄｈｏｗ

ｔｏｕｓｅｔｈｅｍ ｆｏｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｍｏｄｅｌｌｉｎｇｉｎｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍｓ

［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，１９９９：６３１２５．

［２２］ＤＵＢＯＩＳＤ，ＰＲＡＤＥＨ．Ｒａｎｄｏｍｓｅｔｓａｎｄｆｕｚｚｙｉｎｔｅｒｖａｌａｎａｌｙｓｉｓ

［Ｊ］．ＦｕｚｚｙＳｅｔｓ＆Ｓｙｓｔｅｍｓ，１９９１，４２（１）：８７１０１．

［２３］ＡＬＶＡＲＥＺＤＡ．Ｏｎｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｂｏｕｎｄｓｏｆｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

ｏｆｅｖｅｎｔｓｕｓｉｎｇｉｎｆｉｎｉｔｅｒａｎｄｏｍｓｅｔｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＲｅａｓｏｎｉｎｇ，２００６，４３（３）：２４１２６７．

［２４］ＳＡＤＩＱＲ，ＮＡＪＪＡＲＡＮＨ，ＫＬＥＩＮＥＲＹ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｎｇｅｖｉｄｅｎｔｉａｌ

ｒｅａｓｏｎｉｎｇｆｏｒｔｈｅｉｎｔｅｒｐｒｅｔａｔｉｏｎｏｆｍｉｃｒｏｂｉａｌｗａｔｅｒｑｕａｌｉｔｙｉｎａ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈ

ａｎｄＲｉｓｋＡｓｓｅｓｓｍｅｎｔ，２００６，２１（１）：６３７３．

［２５］ＧＲＡＢＩＳＣＨＭ．ＤｅｍｐｓｔｅｒＳｈａｆｅｒａｎｄｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．

Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１６：３７７４３７．

［２６］ＤＵＢＯＩＳＤ，ＦＯＵＬＬＯＹＬ，ＭＡＵＲＩＳＧ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｐｏｓｓｉ

ｂｉｌｉｔｙｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ，ｔｒｉａｎｇｕｌａｒｆｕｚｚｙｓｅｔｓ，ａｎｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｉｎ

ｅｑｕａｌｉｔｉｅｓ［Ｊ］．ＲｅｌｉａｂｌｅＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２００４，１０（４）：２７３２９７．

［２７］ＯＵＳＳＡＬＡＨＭ．Ｏｎｔｈｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ／ｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ：

Ａｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｎｅｒａｌ

Ｓｙｓｔｅｍ，２０００，２９（５）：６７１７１８．

［２８］锁斌，程永生，曾超，等．基于证据理论的异类信息统一表示

与建模［Ｊ］．系统仿真学报，２０１３，２５（１）：６１１．

ＳＵＯＢ，ＣＨＥＮＧＹＳ，ＺＥＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ｕｎｉｆｉｅｄｍｅｔｈｏｄｏｆｄｅｓｃｒｉ

ｂｉｎｇａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｅｖｉｄｅｎｃｅ

ｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１３，２５（１）：６１１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］ＦＬＯＲＥＡＭＣ，ＪＯＵＳＳＥＬＭＥＡＬ，ＧＲＥＮＩＥＲＤ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｒｏｘｉ

ｍａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｔｈｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｆｕｚｚｙｓｅｔｓｉｎｔｏｒａｎ

ｄｏｍｓｅｔｓ［Ｊ］．ＦｕｚｚｙＳｅｔｓ＆Ｓｙｓｔｅｍｓ，２００８，１５９（３）：２７０２８８．

［３０］ＫＯＬＭＯＧＯＲＯＶＡＮ，ＦＯＭＩＮＳ．Ｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｙｏｆｆｕｎｃ

ｔｉｏｎｓａｎｄｆｕｎｃｔｉｏｎａｌａｎａｌｙｓｉｓ．Ｖｏｌ．１，Ｍｅｔｒｉｃａｎｄｎｏｒｍｅｄｓｐａｃｅｓ

［Ｍ］．Ｒｏｃｈｅｓｔｅｒ：ＧｒａｙｌｏｃｋＰｒｅｓｓ，１９５７：３７２３８９．

［３１］ＯＢＥＲＫＡＭＰＦＷ Ｌ，ＨＥＬＴＯＮＪＣ，ＪＯＳＬＹＮＣＡ，ｅｔａｌ．Ｃｈａｌ

ｌｅｎｇｅｐｒｏｂｌｅｍｓ：Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｎｓｙｓｔｅｍｒｅｓｐｏｎｓｅｇｉｖｅｎｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｊ］．ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆ＳｙｓｔｅｍＳａｆｅｔｙ，２００４，

８５（１）：１１１９．

　作者简介：

　段永胜　男，博士研究生。主要研究方向：航天任务分析与

设计。

赵继广　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航天任

务总体。

Ａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｏｎｒｉｓｋｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｂａｓｅｄｏｎｖａｒｉａｂｌｅ
ｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｅｒａｎｄｏｍｓｅｔ

ＤＵＡＮＹｏｎｇｓｈｅｎｇ，ＺＨＡＯＪｉｇｕａｎｇ，ＣＨＥＮＰｅｎｇ，ＺＨＡＯＢｅｉｌｅｉ，ＬＹＵＸｉａｏｌｅｉ

（ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＳｔｒａｔｅｇｙＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＡｃａｄｅｍｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ）
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ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ，ａｈｙｂｒｉｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｖａｒｉａｂｌｅｓｔｅｐｄｉｓ
ｃｒｅｔｅｒａｎｄｏｍｓｅｔｔｈｅｏｒｙｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ａｌｌｋｉｎｄｓｏｆｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅａｎｄｄｉｓｓｏｎａｎｔｋｎｏｗｌｅｄｇｅｗａｓｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｗｉｔｈ
ｒａｎｄｏｍｓｅｔｆｒａｍｅｗｏｒｋ，ａｕｎｉｆｉｅｄｈｙｂｒｉｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｗａｓｂｕｉｌｔｕｓｉｎｇｒａｎｄｏｍｅｘｔｅｎｓｉｏｎｐｒｉｎｃｉ
ｐｌｅ，ａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅｃｕｒｖｅｓｏｆｒｉｓｋｗａｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ．Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｃｏｍｂｉｎａ
ｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｏｆｄｉｓｓｏｎａｎｔａｎｄｃｏｎｆｌｉｃｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ，ＤＳｅｖｉｄｅｎｃｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｗａｓｕｓｅｄｔｏｍｅｒｇｅ
ｍｕｌｔｉｓｏｕｒｃｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ．Ｆｏｒｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｔａｉｌｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ，ａｖａｒｉａｂｌｅｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｅｒａｎｄｏｍｓｅｔ
ｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｖａｒｉａｂｌｅｓｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｎｄｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｈｙｂｒｉｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ
ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｗａｓｐｕｔｆｏｒｗａｒｄｂａｓｅｄｏｎｖａｒｉａｂｌｅｓｔｅｐｄｉｓｃｒｅｔｅｒａｎｄｏｍｓｅｔｔｈｅｏｒｙ．Ｉｎｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ，ａｐｈｙｓｉｃｓａｎｄ
ｐｈｅｎｏｍｅｎａｒｅｓｐｏｎｓｅｍｏｄｅｌｏｆａｍａｓｓｓｐｒｉｎｇｄａｍｐｅｒｓｙｓｔｅｍｗａｓｔａｋｅｎｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ
ｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ；ｒａｎｄｏｍｓｅｔｔｈｅｏｒｙ；ＤＳｅｖｉｄｅｎｃｅｔｈｅｏｒｙ；ｈｙｂｒｉｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ；ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０２０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０３１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０４１３１７：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０４１３．１７４８．００６．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉｇｕａｎｇ＿ｚｈａｏ＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ
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基于 ＱＰＳＯ混合算法的变循环
发动机建模方法

肖红亮１，李华聪１，，李嘉１，王淑红２，彭凯１

（１．西北工业大学 动力与能源学院，西安 ７１００７２； ２．中国航发西安动力控制科技有限公司，西安 ７０００７７）

　摘　 要：针对变循环发动机非线性部件模型共同工作方程组求解时初值选取对收敛

速度和精度的影响问题，提出一种基于量子粒子群优化（ＱＰＳＯ）算法与 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法混合
的求解思路。首先，对变循环发动机（ＶＣＥ）进行变几何特性分析以及反向传播（ＢＰ）神经网络
下的外涵道稳态特性分析基础上，建立反映变几何特性以及模式切换等全状态部件模型。其

次，以该模型性能计算为基准，提出了一种基于 ＱＰＳＯ的 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿混合算法来达到发动
机共同工作平衡要求，通过发散系数实现混合算法的切换，以改善单一 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法对初
值选取的依赖性同时提高 ＱＰＳＯ算法的求解效率。通过高阶非线性方程组的仿真验证了算法
的有效性、求解效率以及精度。最后，进行 ＶＣＥ部件模型稳态、动态仿真计算，结果表明：与
ＧａｓＴｕｒｂ性能计算结果对比可以看出发动机速度特性、高度特性等变化趋势与 ＧａｓＴｕｒｂ基本一
致，且误差均小于２％；基于 ＱＰＳＯ的 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿混合算法可有效快速地完成 ＶＣＥ部件模
型的求解；所建 ＶＣＥ部件模型能够有效实现该新型发动机的性能模拟分析。

关 键 词：变循环发动机 （ＶＣＥ）；变几何特性；外涵道；非线性方程组求解；量子粒
子群优化（ＱＰＳＯ）；Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法

中图分类号：Ｖ２３５．１６；ＴＰ１８３
文献标识码：Ａ 文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３０５１１

　变循环发动机（ＶａｒｉａｂｌｅＣｙｃｌｅＥｎｇｉｎｅ，ＶＣＥ）
至今已有５０多年的探索研究与发展历程，其涡喷
工作模式下的大推力、超声速巡航能力以及涡扇

工作模式下亚声速巡航的低耗油率可满足新一代

战斗机充足的推力要求
［１３］
。美国已持续开展了

多项 ＶＣＥ研究计划，研制了 Ｆ１２０和 Ｆ１３６两款
ＶＣＥ［４７］。与国外的研究成果相比，国内关于 ＶＣＥ
的研究还处于探索阶段，其性能仿真方面仍需要

进一步的研究
［８１１］
。其中，ＶＣＥ的部件级模型是

研究其性能的基础，部件模型的求解收敛性、计算

效率是其性能研究的重点与热点。

变循环发动机本身结构复杂，在传统双轴涡

扇发动机部件级模型的基础上，需要引入核心驱

动风扇级和可变面积涵道等，因此变循环发动机

的共同工作方程需要适应新的部件气路平衡，双

外涵与单外涵的变气路特性便增加了非线性模型

建立的难度。现在常用的非线性模型求解方法

有：牛顿拉夫逊（ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ）法、Ｎ＋１残量
法，以及其他优化算法等。而上述传统方法虽然

能够满足位于初值方程解附近邻域的快速收敛，

但无法保证全局收敛性，对初值具有较强的依赖

性。其中，ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ法需要在迭代每一步
中多次进行发动机部件特性迭代和雅可比矩阵的

求解，导致计算量很大。此外，现代优化算法中所

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170714.1850.002.html
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提出的粒子群优化（ＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，
ＰＳＯ）算法、遗传算法（ＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ）和反
向传播 （ＢａｃｋＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，ＢＰ）神经网络算法等虽
具有高概率的全局收敛性，但求解效率很低，无法

满足发动机模型求解的实时性。当前，越来越多

的科研人员关注航空发动机部件模型求解问题且

取得了一定的成果。文献［１２１３］分别提出了基
于 ＧＡ及混合 ＧＡ的发动机模型求解方法。该方
法与传统方法相比，改善了求解收敛性，但运算量

依旧过大，且求解效率较低。文献［１４］将 ＢＰ神
经网络算法与 ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ法结合，在一定程
度上提高了模型的求解效率，改善了收敛性，但神

经网络对样本训练要求高，训练样本不易获得，并

且对于复杂的优化问题，算法极易陷入局部极小

值。文献［１５１６］分别提出了基于粒子群算法与
Ｎ＋１残量法、ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ法的混合粒子群算
法，有效地解决了求解效率问题，但其中所采用的

传统粒子群算法收敛性较差，无法达到发动机的

实时性要求且求解过程中容易陷入局部最优解。

关于混合算法仍有很多研究成果，文献［１７］提出
了一种基于改进后 ＰＳＯ算法和 ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ
法混合算法，但 ＰＳＯ算法随机性不高，并且不能
保证以概率 １收敛至全局最优。此外，该算法未
进行２种算法混合的结点做实时判断，可能会使
粒子群算法迭代的次数过多，从而降低求解效率。

因此，为改善上述求解中遇到的问题，基于量子粒

子群优化（ＱｕａｎｔｕｍＰＳＯ，ＱＰＳＯ）算法和 Ｂｒｏｙｄｅｎ
拟牛顿法的优点，提出了基于发散系数作为切换

条件的混合算法方案，并将该方法应用于 ＶＣＥ
（本文所研究的均指核心驱动风扇级（ＣｏｒｅＤｒｉｖｅ
ＦａｎＳｔａｇｅ，ＣＤＦＳ）双涵道 ＶＣＥ，下文统称为变循
环航空发动机）的部件模型建模中。

１　问题描述
ＶＣＥ部件级稳态和过渡态总体性能模型的

收敛性主要取决于如下几个因素：①初值的影响；
②控制规律的影响；③部件特性的影响。ＶＣＥ模
型求解问题可看作一类有约束的优化问题，优化

问题的三要素为：优化变量、约束条件、目标函数。

在优化问题求解中，传统的牛顿法及其各种改进

方法均为梯度优化法，该类方法全局收敛的条件

是目标函数为凸函数和由约束条件限制的可行域

为凸集。控制规律与部件特性主要是对可行域范

围和凹凸性有影响，进而影响模型求解的收敛性。

此外，由于 ＶＣＥ模型平衡方程组为非线性方程
组，其目标函数并非严格的凸函数，因此初值的选

取对模型求解过程的收敛性有很大的影响。

Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法是 ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ法的一
种改进算法，可用于 ＶＣＥ模型平衡方程组的求
解，该算法只需在迭代过程的第 １步计算雅可比
矩阵的特点使得其计算效率高于 ＮｅｗｔｏｎＲａｐｈｓｏｎ
法。Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法迭代计算能够收敛的前提
是目标函数为凸函数。采用 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法进
行求解时当自变量误差不均匀或误差较大时会是

计算陷入局部最优值或趋于发散，进而导致模型

求解过程中初值选取不合理时迭代计算无法收敛

到给定精度或迭代中收敛一致性较差。图 １以 ３
阶非线性方程组为例，给出了不同初值选取对

Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法求解收敛性影响分析，其中 ｘｊｉ
为第 ｉ个初值点下的第 ｊ步迭代点。当初值点为
ｘ０１时迭代陷入局部最优解，初值点为 ｘ

０
２时迭代过

程发散，初值点为 ｘ０３时迭代过程收敛。图 ２以 ３
阶非线性方程组为例给出了收敛一致性的说明，

迭代第３步时趋于发散，误差增大，迭代后期又趋
于收敛，即收敛一致性较差。其中，收敛一致性较

差会使得发动机模型求解过程中自变量参数易迭

代到发动机部件特性图外，即自变量迭代到可行

域范围之外，进而使得模型求解无法继续进行。

基于上述分析，智能优化算法不依赖于目标

函数是否为凸函数的特点使其具有全局收敛性，

但智能算法迭代计算效率较低的缺点使其不适合

直接应用于 ＶＣＥ模型求解计算。利用智能算法
的全局收敛性对 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法进行改进是一
种思路，但是在混合算法的设计中如何平衡智能

算法与 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法，进而提高混合算法
整体计算效率是需要解决的问题。本文给出一种

图 １　初值选取对 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法

求解收敛性的影响

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｎｓｏｌｖｉｎｇ

ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆＢｒｏｙｄｅｎｑｕａｓｉＮｅｗｔｏｎｍｅｔｈｏｄ

６０３
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采用 ＱＰＳＯ算法对 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法进行修正的
混合算法，通过引入体现自变量误差均匀性和误

差变化趋势的发散系数来判断迭代过程的收敛趋

势以提高混合算法的收敛性和收敛一致性。

图 ２　初值选取对 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法

收敛一致性的影响

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｏｆＢｒｏｙｄｅｎｑｕａｓｉＮｅｗｔｏｎｍｅｔｈｏｄ

２　变循环航空发动机非线性模型建
模方法

２．１　ＶＣＥ变几何特性
变循环航空发动机的多个可调几何部件对其

性能影响很大，如：压气机可调叶片角度、涡轮导

叶可调角度以及其他可调变量，有必要将变几何

特性的表征应用于发动机非线性模型中。目前，

变几何特性计算方法很多，主要分为已知结构参

数的计算方法和未知结构参数的经验公式计算方

法。对于 ＶＣＥ而言，国内仍没有相关的结构参数
等，需要采用相关变几何特性经验计算方法。参

考德国 ＭＴＵ公司开发的燃气涡轮发动机计算软
件（ＧａｓＴｕｒｂ）软件中的变几何特性的处理方
法

［１８］
，引入修正系数将求解方法改为

ｗ＝ｗｍａｐ（１＋θａＶＧ／１００） （１）

π＝（πｍａｐ－１）（１＋θｂＶＧ／１００）＋１ （２）

η＝ηｍａｐ（１－θ
２ｃＶＧ／１００） （３）

ａＶＧ＝δｗ／δθ （４）
ｂＶＧ＝δ（π－１）／δθ （５）
ｃＶＧ＝δη／δθ （６）
式中：ａＶＧ、ｂＶＧ、ｃＶＧ分别为质量流量、压比、效率的
修正系数，分别反映了导流角度 θ对质量流量 ｗ、
压比 π及效率 η变化的影响；ｗｍａｐ、πｍａｐ、ηｍａｐ分别
为由发动机部件特性图插值得到的质量流量、压

比及效率；δｗ为质量流量增量、δ（π－１）为压比
增量、δη为效率增量；δθ为导流角度增量。由于

传统方法取各系数取为定值，而忽视了换算转速

变化、性能参数变化对压比和效率的影响。该方

法通过引入修正系数实现了变化趋势的改善，从

而建立了性能参数随角度的变化率。

由于有限的数据资源，因此，将现有的３组不
同角度特性作为数据源，将换算转速和角度变化

作为输入，采用多维样条拟合方法提取影响系数

的变化规律。首先将已有的变几何角度分别为

－２６°、０°、１６°的 ３组特性数据作为数据模型，在
定转速下求取不同角度对应的质量流量、压比和

效率变化率并依次求取各个换算转速的变化率数

据。然后采用样条拟合方法分别提取角度变化、

换算转速变化时压比、效率以及质量流量影响效

率的变化趋势，将一维样条拟合方法实现多维化。

最后根据提取换算转速、角度变化时的变化率数

据，通过变几何特性计算公式求取各个特性数据。

此处以压气机特性为例，计算可调静子叶片

角度为１０°时的特性数据。图 ３给出了所采用修
正方法与传统方法（修正系数 Ｋ为定值）的对比
结果。

由图３可以看出，正后的压气机特性与传统
方法趋势一致，且不同换算转速与角度变化时，变

化趋势不同。同时，压气机角度增大时，随着质量

流量的增大，压比变化幅度增大。而无论角度开

大或关小，效率都是下降的，且程度不一，面积开

大的减小量小于面积关小的减少量。

特性数据计算结果为建立反映变几何特性的

变循环航空发动机部件模型提供数据基础。同

时，采用修正的变几何特性计算方法同样可以用

来计算 ＣＤＦＳ与可变导向器角度的涡轮等部件
特性。

２．２　ＶＣＥ外涵道特性匹配分析
变循环航空发动机通过调节模式选择活门

（ＭｏｄｅｌＳｅｌｅｃｔＶａｌｖｅ，ＭＳＶ）、前可调涵道引射器
（ＦｒｏｎｔＶａｒｉａｂｌｅＡｒｅａＢｙｐａｓｓＩｎｊｅｃｔｏｒ，ＦＶＡＢＩ）、后
可调涵道引射器（ＲｅａｒＶａｒｉａｂｌｅＡｒｅａＢｙｐａｓｓＩｎｊｅｃ
ｔｏｒ，ＲＶＡＢＩ）的面积来实现外涵与内涵之间的质
量流量与静压匹配，这 ３个活门是影响变循环航
空发动机模式切换的重要部件，从而通过气路的

重新分配来满足不同工作模式的推力与耗油率需

求。图４所示为外涵道结构示意图。
图５给出了副外涵的 ＣＦＤ仿真结果。图 ５

所示为模式选择活门为 ５°时，进口总压分别为
３５６．２４和３５１．０９１ｋＰａ工况下的副外涵道与 ＣＤＦＳ
涵道流场计算结果。由图 ５可以看出：①模式
选择活门面积一定时，总压恢复系数随着进口总

７０３
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图 ３　可调静子叶片角度为 １０°时，变几何特性修

正计算与传统方法结果对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖａｒｉａｂｌｅｇｅｏｍｅｔｒｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｃｏｒｒｅｃｔｉｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ

ｍｅｔｈｏｄｗｈｅｎａｄｊｕｓｔａｂｌｅｓｔａｔｏｒｂｌａｄｅａｎｇｌｅｉｓ１０°

图 ４　变循环航空发动机外涵道结构示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｄｕｃｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ｖａｒｉａｂｌｅｃｙｃｌｅａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

压降低而降低，且降低的趋势更大；②当进口总压
维持不变时，模式选择活门开大，流入外涵的质量

流量变大，但是总压恢复系数降低，且降低的趋势

更大；③当偏离设计点的活门开度时，副外涵的压
力损失较大。ＣＤＦＳ涵道的分析方法与副外涵
一致。

根据流场计算结果，分别将模式选择活门面

积、进口气流总压以及静压作为输入，将外涵道的

总压损失系数作为目标输出，通过 ＢＰ神经网络
智能映射出函数关系。其中，建立了输入层２层，
输出层 １层，隐形学习层 １０层，输出学习层 １层

图 ５　模式选择活门为 ５°时，进口总压分别为 ３５６．２４和

３５１．０９１ｋＰａ工况时，副外涵道与 ＣＤＦＳ

涵道流场计算结果

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｖｉｃｅｅｘｔｅｒｎａｌｄｕｃｔ

ａｎｄＣＤＦＳｄｕｃｔａｔｔｏｔａｌｉｍｐｏｒｔｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆ３５６．２４ａｎｄ

３５１．０９１ｋＰａｗｈｅｎｍｏｄｅｏｆｖａｌｖｅ５°ｉｓｓｅｌｅｃｔｅｄ

的 ｔｒａｎｓｉｇ函数神经元网络结构。
在上述基础上，进行外涵道模式选择活门角

度、进口总压与总压恢复系数的映射函数样本训

练，神经网络训练结果如图 ６所示。
由图 ６可以看出，神经网路训练收敛速度很

快且啮合度很高，所采用的 ＢＰ神经网络能够很
好的实现模式选择活门角度、进口总压与涵道总

压恢复系数的映射，最终建立的多维映射关系

如下：

ｎ０＝ＩＷｘ－ｂ （７）

ｙ０＝ｔａｎｓｉｇ（ｎ０）＝２／（１＋ｅ
－２ｎ０）－１ （８）

８０３
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图 ６　神经网络训练结果

Ｆｉｇ．６　Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

ｎ１＝ＬＷｙ０－ｂ （９）

ｙｏｕｔ＝ｔａｎｓｉｇ（ｎ１）＝２／（１＋ｅ
－２ｎ１）－１ （１０）

式中：ｎ０和 ｎ１分别为隐含层节点、输出层节点；
ＩＷ 和 ＬＷ 分别为隐含层学习参数、输出层学习参
数；ｙ０和 ｙｏｕｔ分别为隐含层输出、输出层输出；ｂ为
修正参数。

３　基于 ＱＰＳＯ的混合算法

３．１　混合算法方案
基于 ＱＰＳＯ的混合算法由ＱＰＳＯ算法和Ｂｒｏｙ

ｄｅｎ拟牛顿法混合构成。混合算法在非线性方程
组迭代求解过程的初期，采用 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法
进行计算，并通过发散系数判断是否趋于发散。

若迭代过程趋于发散则混合算法切换为 ＱＰＳＯ算
法进行迭代计算，并判断发散趋势。当迭代过程

再次趋于收敛时，混合算法切换到 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛
顿法。反复进行以上过程直到迭代误差达到要求

精度时完成计算过程。图 ７给出了基于 ＱＰＳＯ的
混合算法求解方案。基于 ＱＰＳＯ的混合算法保留
Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法超线性的收敛速度，同时采用
ＱＰＳＯ算法对其进行优化弥补了 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿
法对初值较依赖且不具有全局收敛性的缺点。同

时，通过引入发散系数判断迭代过程的是否趋于

发散，并以此为依据实现混合算法中 ２种算法的
合理切换，以降低求解过程中 ＱＰＳＯ算法低效性
对混合算法整体效率的影响。

其中，一般求解时采取 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法计
算公式如下：

ｘ（ｋ＋１）＝ｘ（ｋ）－λＢ（ｋ）－１ｆ（ｘ（ｋ）） （１１）
Ｂ（ｋ＋１）＝Ｂ（ｋ）＋（Ｙ（ｋ）－

　　Ｂ（ｋ）ｑ（ｋ）） ｑ（ｋ）Ｔ

ｑ（ｋ）Ｔｑ（ｋ）
（１２）

Ｂ（０）＝Ｊａｃｏｂｉ（０） （１３）

图 ７　基于 ＱＰＳＯ的混合算法求解方案

Ｆｉｇ．７　ＨｙｂｒｉｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｌｕｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＱＰＳＯ

ｑ（ｋ）＝ｘ（ｋ＋１）－ｘ（ｋ） （１４）

Ｙ（ｋ）＝ｆ（ｘ（ｋ＋１））－ｆ（ｘ（ｋ）） （１５）

式中：λ为迭代步长，通常取 １；ｘ（ｋ）＝［ｘ１（ｋ）

ｘ２（ｋ）　…　ｘＭ（ｋ）］
Ｔ
为第 ｋ代粒子位置；Ｂ（ｋ）、

ｆ、Ｙ（ｋ）、ｑ（ｋ）分别为修正函数、非线性系统、迭
代误差、自变量增量；Ｊａｃｏｂｉ（０）为迭代过程初始
状态的雅可比矩阵。

当混合算法判断计算趋于设定的发散边界

时，采取 ＱＰＳＯ算法，以下具体给出 ＱＰＳＯ算法。
设定种群规模为 Ｍ，进行 Ｎ维优化问题的求

解，公式如下：

ｘ（ｋ＋１）＝ｒ（ｋ）±α（ｋ）ｍｂｅｓｔ（ｋ）－ｘ（ｋ）ｌｎ
１
ｕ

（１６）
式中：α（ｋ）为第 ｋ代的收缩扩张因子，该参数是
ＱＰＳＯ算法一个非常重要的参数，该参数设置是否
合理直接影响算法性能；ｕ为［０，１］之间的随机
数；ｍｂｅｓｔ（ｋ）为第 ｋ代平均最好位置；ｒ（ｋ）＝

［ｒ１（ｋ） ｒ２（ｋ） … ｒＭ（ｋ）］Ｔ为第 ｋ代时粒子

的吸引子，第 ｉ个粒子的第 ｋ代的吸引子为
ｒｉ（ｋ）＝（β１Ｐｉ（ｋ）＋β２Ｇ（ｋ））／（β１＋β２） （１７）
其中：β１、β２为［０，１］之间的随机数；Ｐｉ（ｋ）为第 ｉ
个粒子的第 ｋ代的局部最好位置；Ｇ（ｋ）为第 ｋ代
时的全局最好位置。

Ｐｉ（ｋ）＝

　　
Ｐｉ（ｋ－１）　 ｆ（ｘｉ（ｋ））≥ ｆ（Ｐｉ（ｋ－１））

ｘｉ（ｋ） ｆ（ｘｉ（ｋ））＜ｆ（Ｐｉ（ｋ－１
{

））

（１８）

Ｇ（ｋ）＝ｍｉｎ｛ｆ（Ｐｉ（ｋ）），ｆ（Ｐｉ＋１（ｋ）），…，ｆ（ＰＭ（ｋ））｝

（１９）

９０３
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ｍｂｅｓｔ（ｋ）计算公式如下：

ｍｂｅｓｔ（ｋ）＝１
Ｍ∑

Ｍ

ｉ＝１
Ｐｉ（ｋ） (＝ １

Ｍ∑
Ｍ

ｉ＝１
Ｐｉ，１（ｋ），

　　 １
Ｍ∑

Ｍ

ｉ＝１
Ｐｉ，１（ｋ），…，

１
Ｍ∑

Ｍ

ｉ＝１
Ｐｉ，Ｎ（ｋ )） （２０）

此处针对 ＱＰＳＯ算法中的收缩扩张因子给出
一种分段线性变化取值策略：

α（ｋ）＝
１－０．５ ｋ

Ｉｔｅｒｍｉｎ
　　 ｋ≤ Ｉｔｅｒｍｉｎ

０．８ ｋ＞Ｉｔｅｒ
{

ｍｉｎ

（２１）

式中：Ｉｔｅｒｍｉｎ一般取最大迭代次数的２５％左右。
基于上述２种方法，按图 ７给出的混合求解

方案，依据发散系数对 ２种求解方法进行混合切
换。该发散系数如下：

γ（ｋ）＝ ｅ（ｋ）－ｅ（ｋ）· ｅ（ｋ）
ｅ（ｋ－１）

（２２）

ｅ（ｋ）＝ ∑
Ｎ

ｉ＝１
ｅｉ（ｋ）

Ｎ

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｅｉ（ｋ）

Ｎ
…
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｅｉ（ｋ）






Ｎ

Ｔ

１×Ｎ

（２３）
式中：ｅ（ｋ）为第 ｋ步迭代误差ｅ（ｋ）＝ｆ（ｘ（ｋ））；
ｅｉ（ｋ）为迭代计算第 ｋ步自变量第 ｉ个分量的误
差值。

γ（ｋ）中 ｅ（ｋ）－ｅ（ｋ）分量表征了迭代过程
中误差均匀程度，ｅ（ｋ） ｅ（ｋ－１）分量表征了
误差的变化趋势。混合算法中通过发散系数判

断迭代过程收敛情况，设定合理的发散系数阀值

进行算法的切换。ＱＰＳＯ算法具有全局收敛性，
但单步计算耗时较长，且在迭代过程后期效率较

低，因此，发散系数阀值的设定要使混合算法尽量

减少 ＱＰＳＯ算法计算步数同时保证收敛性。通过
大量仿真结果表明，发散系数阀值取迭代初始误

差的２０％时，混合算法综合性能最佳。

３．２　收敛性及求解效率分析

在不同初始值条件下，基于混合算法、ＱＰＳＯ算
法、Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法等对某７阶非线性方程组进行
求解，其收敛性及求解效率对比结果如图８所示。

图８（ａ）所示的初始误差条件下，给定初值误
差较大且不均匀，Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法发散，ＱＰＳＯ
算法经过５２步迭代达到收敛精度，混合算法经过
２８步迭代达到收敛精度。混合算法迭代过程中
发散系数变化如图 ８（ｂ）所示，混合算法迭代初
期，发散系数较大，超过阈值（初始误差的 ２０％）
采用ＱＰＳＯ算法。迭代计算第 ５步时发散系数减
小到小于阈值混合算法切换到 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿
法，由于总误差依然很大，迭代计算到第 １１步之
后发散系数增大并在第１５步时超过阈值，迭代过
程趋于发散，此时混合算法再次切换到 ＱＰＳＯ算
法。经过 ＱＰＳＯ算法８步迭代，在第 ２３步时发散
系数小于阈值，此时混合算法切换到 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟
顿法经过６步迭代完成求解过程。

图 ８　高阶非线性方程组求解结果对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｏｌｖｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｉｇｈｏｒｄｅｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｓ
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　　图８（ｃ）所示的初始误差条件下，在第 １５步
时，Ｂｒｏｙｄｅｎ拟顿法陷入局部最优解，ＱＰＳＯ算法
经过 ３５步达到误差精度要求，而混合算法经过
２５步计算达到误差精度要求。图 ８（ｄ）可以看
出，由于前 １４步迭代中发散系数小于阈值，因此
采用 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟顿法计算。在第 １５步时发散系
数大于阈值，切换至 ＱＰＳＯ算法，经过 ４步迭代发
散系数再次小于阈值，此时混合算法再切换到

Ｂｒｏｙｄｅｎ拟顿法，并经过６步迭代达到收敛要求。
图８（ｅ）所示给定初始误差下，ＱＰＳＯ算法经

过２９步迭代达到收敛，混合算法、Ｂｒｏｙｄｅｎ拟顿法
经过１２步迭代达到收敛。在该初值下，混合算法
发散系数始终小于阈值，可一直基于 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟
顿法进行求解。

通过上述算例表明，基于 ＱＰＳＯ的混合算法
求解方案通过引入发散系数有效的反映迭代过程

的收敛趋势，以此为依据实现算法之间的合理切

换，在保证收敛性的同时提高了算法的求解效率。

综上所述，提出的混合算法能够有效完成非线性

方程组的求解。

４　仿真分析

４．１　初猜值及共同工作方程组选取
ＶＣＥ在整机建模时，选取以下 ７个变量作为

初猜值：低压转子转速 ｎＬ、高压转子转速 ｎＨ、前段
风扇压比系数 ＺＦ、核心机驱动风扇级压比系数
ＺＣＤＦＳ、压气机压比系数 ＺＣ、高压涡轮压比系数
ＺＨＴ、低压涡轮压比系数 ＺＬＴ。因此，共同工作方
程为

ｅ１＝（ＮＬＴηＭＬ－ＮＦ）／ＮＬＴηＭＬ
ｅ２＝（ＮＨＴηＭＨ －ＮＣＤＦＳ－ＮＣ）／ＮＨＴηＭＨ
ｅ３＝（ＷＧ４１－ＷＡ３１－ＷＦＢ）／ＷＧ４１
ｅ４＝（ＷＧ４５－ＷＧ４４）／ＷＧ４５
ｅ５＝（Ｐｓ１２５－Ｐｓ２２５）／Ｐｓ１２５
ｅ６＝（Ｐｓ６３－Ｐｓ１６３）／Ｐｓ６３
ｅ７＝（Ｐ７Ｒ －Ｐ７）／Ｐ

















７Ｒ

（２４）

式中：ＮＦ、ＮＣＤＦＳ、ＮＣ为风扇、ＣＤＦＳ、压气机消耗功
率；ＮＨＴ、ＮＬＴ分别为高压涡轮、低压涡轮输出功率；
ηＭＨ、ηＭＬ分别为高、低压转子机械效率；ＷＦＢ为主
燃油流量；ＷＡ３１、ＷＧ４１、ＷＧ４４、ＷＧ４５分别为压气机
出口截面空气流量、高压涡轮进口燃气流量、高压

涡轮出口燃气流量、低压涡轮进口燃气流量；

Ｐｓ２２５、Ｐｓ１２５、Ｐｓ６３、Ｐｓ１６３分别为副外涵出口静压、
ＣＤＦＳ涵道截面静压、后混合室入口内涵静压、混
合室入口外涵静压；Ｐ７、Ｐ７Ｒ分别为尾喷管进口总

压、尾喷管进口反压。

４．２　基于混合算法的 ＶＣＥ模型验证
将基于 ＱＰＳＯ的混合算法应用于 ＶＣＥ模型

求解中，迭代误差精度设为 １０－６。选取的单涵与
双涵设计点参数与 ＧａｓＴｕｒｂ１０软件一致，如表 １
所示。

图９为固定燃烧室出口总温条件下，所建立的
部件模型与 ＧａｓＴｕｒｂ１０的性能计算结果对比，分别
给出了高度特性与速度特性仿真结果，Ｈ为高度，
Ｍａ为马赫数。从图中可以看出，所建模型的速度
特性与高度特性仿真特性变化趋势与 ＧａｓＴｕｒｂ１０
性能趋势基本一致，且误差均不大于２％。

仿真结果表明，所提出的混合算法能够实现

变循环航空发动机部件模型求解和性能计算，且

求解精度满足要求。

表 １　设计点参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数
参 数 值

双涵模式 单涵模式

低压转子转速 ＰＣＮＦ １００ １００

高压转子转速 ＰＣＮＣ １００ １００

风扇叶尖压比 ＰＲＦ＿ｔｉｐ ３．５ ３．５

风扇叶根压比 ＰＲＦ＿ｒｏｏｔ ３．２ ３．２

ＣＤＦＳ压比 ＰＲＣＤＦＳ １．３ １．３

压气机压比 ＰＲＣ ６ ６

燃烧室总温 Ｔ４／Ｋ １８５０ １８５０

高压涡轮落压比 ＰＲＨＴ ２．７６３４８９ ２．７９５６４２

低压涡轮落压比 ＰＲＬＴ １．９１５４０４ １．７０３７３７

前涵道比 ＢＹＰＡＳＳ１ ０．３ ０

后涵道比 ＢＹＰＡＳＳ２ ０．３ ０．４

４．３　ＶＣＥ稳态、动态特性分析
通过与 ＧａｓＴｕｒｂ性能仿真结果的对比验证了

所建模型的有效性后，对 ＶＣＥ模型进行性能分
析。图１０给出固定高压转子转速时，不同稳态点
在单涵工作模式和双涵工作模式的净推力和耗油

率性能仿真结果。

图１０所示的仿真结果充分表明，所建立的变
循环航空发动机部件模型能够有效反映其不同工

作模式的性能。在相同的环境条件下，单涵模式

的净推力大于双涵模式；同时，双涵模式燃油消耗

小于单涵模式，上述对比充分反映了变循环航空

发动机的结构及性能特点。

此外，对变循环航空发动机进行了动态特性

仿真分析。图 １１给出了 Ｈ＝８ｋｍ、Ｍａ＝０．９的
双涵工作模式仿真结果；图 １２给出了 Ｈ＝１２ｋｍ、
Ｍａ＝１．５时单涵工作模式仿真结果。其中，控制
器采用了比例积分微分（ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎＩｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ
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图 ９　双涵及单涵模式下不同高度及马赫数的速度及高度特性仿真结果对比

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｈｅｉｇｈｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔａｎｄＭａｃｈ

ｎｕｍｂｅｒｓｉｎｄｏｕｂｌｅｄｕｃｔａｎｄｓｉｎｇｌｅｄｕｃｔｍｏｄｅｓ

图 １０　单、双涵模式工作 ＶＣＥ稳态特性对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｖａｒｉａｂｌｅｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅｓｂｅｔｗｅｅｎｓｉｎｇｌｅｄｕｃｔａｎｄ

ｄｏｕｂｌｅｄｕｃｔｗｏｒｋｉｎｇｍｏｄｅｓ
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Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎ，ＰＩＤ）控制器（由于研究重点和篇幅
限制，此处不过多说明）。

图１２可以看出，所建立部件模型能够很好的

变循环航空发动机的动态特性，如：亚音速时发动

机的双涵工作性能、超音速时发动机的单涵工作

性能等。

图 １１　Ｈ＝８ｋｍ，Ｍａ＝０．９的双涵工作模式动态仿真结果

Ｆｉｇ．１１　ＤｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｏｕｂｌｅｄｕｃｔｗｏｒｋｉｎｇｍｏｄｅｗｈｅｎＨ＝８ｋｍａｎｄＭａ＝０．９

图 １２　Ｈ＝１２ｋｍ，Ｍａ＝１．５的单涵工作模式动态仿真结果

Ｆｉｇ．１２　ＤｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅｄｕｃｔｗｏｒｋｉｎｇｍｏｄｅｗｈｅｎＨ＝１２ｋｍａｎｄＭａ＝１．５

５　结　论

以某型双转子、双涵道混合排气式变循环航

空发动机为对象，给出了基于变几何特性修正方

法和 ＢＰ神经网络的部件建模方法，并将基于 ＱＰ
ＳＯ的混合算法应用在变循环航空发动机模型的
非线性方程组求解中。

１）完成了对变几何部件的特性分析，同时基
于 ＢＰ神经网络方法建立了外涵道进口压力、活
门角度以及总压恢复系数之间的稳态映射关系。

２）提出了基于 ＱＰＳＯ的混合算法求解方案，
通过引入发散系数实现混合算法的切换，以改善

Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法对初值选取的依赖性同时提高
混合算法的求解效率。通过对构造的某高阶非线

性方程组求解验证算法的有效性和求解效率。结

果表明所设计混合算法能够很好的完成非线性方

程组的求解。其收敛性优于 Ｂｒｏｙｄｅｎ拟牛顿法，
求解效率高于单一的 ＱＰＳＯ算法，且折中考虑的
综合性能优于上述２种方法。

３）对所建立的变循环航空发动机进行了验
证并对其性能进行了仿真分析。结果表明：所建

立的变循环航空发动机部件模型其高度特性、速

度特性与 ＧａｓＴｕｒｂ仿真结果趋势一直，且误差均
不大于２％，符合精度要求。其次，基于混合求解
算法所建立的 ＶＣＥ模型能够有效反映其稳态、动
态特性，且复合 ＶＣＥ的结构及工作特点。
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ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｖａｒｉａｂｌｅｃｙｃｌｅｅｎｇｉｎｅ（ＶＣＥ）；ｖａｒｉａｂｌｅｇｅｏｍｅｔｒｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｅｘｔｅｒｎａｌｄｕｃｔ；ｓｏｌｖｉｎｇｎｏｎ
ｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｓ；ｑｕａｎｔｕｍｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＱＰＳＯ）；ＢｒｏｙｄｅｎｑｕａｓｉＮｅｗｔｏｎｍｅｔｈｏｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０２２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０７１４１８：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０７１４．１８５０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５０６１７６）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４１Ｂ０９０３０２）；

ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（Ｇ２０１７ＫＹ０００３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｈｕａｃｏｎｇ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＳＳＴ和 Ｂａｙｅｓ的初始备件需求确定方法
董骁雄，陈云翔，项华春，白洋

（空军工程大学 装备管理与安全工程学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：随着使用环境的变化，研制阶段制定的初始备件方案常常无法满足装备部
署部队后的保障要求。针对该情况，引入了相似系统理论（ＳＳＴ）和 Ｂａｙｅｓ方法，根据相似系统
理论初步确定备件的初始失效率，依据装备在使用中的寿命分布类型，取出对应的共轭先验分

布，利用最大熵方法求取超参数，运用 Ｂａｙｅｓ理论得到后验失效率，综合初始失效率和后验失
效率确定初始备件需求。算例结果表明该方法满足实际应用要求，是初始备件需求预测可靠

而有效的方法。

关　键　词：初始备件；相似系统理论（ＳＳＴ）；Ｂａｙｅｓ；需求；失效率
中图分类号：Ｖ２１５．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３１６０６

　　初始备件（ｉｎｉｔｉａｌｓｐａｒｅｓ）的概念源于 ＭＩＬ
ＳＴＤ９６１Ｅ（１）［１］，是指从设备／系统部署开始到主
要库存控制机构或保障机构达到能向设备／系统
提供有效的寿命周期保障之前，为保障现场和基

地的初始保障能力而采购的备件。初始备件对装

备形成初始作战能力具有重要意义。

对于初始备件来说，因为掌握的信息量少，缺

乏备件的故障率信息，对于其需求的确定较为困

难。目前常用的初始备件需求预测方法有：相似

产品预计法
［２４］
、备件保障概率法

［５７］
、备件需求

量概率分布预计法
［８９］
等，这些方法已经在工程

中得到了应用。但是随着装备部署部队，其可靠

性会随着使用环境的变化发生改变，研制阶段确

定的初始备件需求常常无法满足装备部署部队后

的保障要求，影响了装备的完好率。

针对上述情况，为了提高初始备件需求预测

精度，本文引入了相似系统理论（ＳｉｍｉｌａｒｉｔｙＳｙｓｔｅｍ
Ｔｈｅｏｒｙ，ＳＳＴ）和 Ｂａｙｅｓ方法。首先，提出基于特征

重要性的系统相似度度量方法，初步确定备件的

初始失效率；然后，以装备首次部署初期的实际故

障数据为先验信息，结合装备使用阶段的备件消耗

特性，利用 Ｂａｙｅｓ方法得到后验失效率，最后，综合
初始失效率和后验失效率确定初始备件需求，尝试

为初始备件需求确定问题提供一种新的方法。

１　备件需求量分析

参考国军标 ＧＪＢ４３５５—２００２［１０］，已知零部件
在装备中的单机安装数 Ｎ，累积工作时间 ｔ，失效
率 λ和备件保障概率 Ｐ。备件需求量的基本计算
公式为

Ｐ＝∑
ｓ

ｊ＝０

（Ｎλｔ）ｊ

ｊ！
ｅｘｐ（－Ｎλｔ）　　ｘｉ＝０，１，…，Ｎ

（１）
式中：ｓ为装备中某零部件的备件需求量；Ｐ为在
规定保障时间内，需要该备件时，不缺件（能得到

它）的概率；ｊ为递增符号，ｊ从 ０开始逐一增加，

lenovo
全文下载
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直至某 ｓ值，使得 Ｐ≥规定的保障概率，该ｓ值即
为所求备件需求量。

由此可见，当装备中的单机安装数 Ｎ，累积工
作时间 ｔ和备件保障概率 Ｐ确定的情况下，失效
率 λ决定备件的需求量。

２　初始备件配置方案分析

装备部署部队后使用环境随之改变，研制阶

段确定的初始备件需求常常难以满足装备部署部

队初期的保障要求。使用方亟需对初始备件需求

方案进行调整。由此可见，初始备件的配置是一

个逐步调整和优化的过程。为了能够及时准确地

对初始备件需求方案进行优化调整，需要利用装

备部署初期的可靠性数据，对研制阶段估计的失

效率进行修正。

本文基于 ＳＳＴ和 Ｂａｙｅｓ方法给出初始备件方

案调整优化方法。ＳＳＴ是根据功能相似装备在使
用中所得到的经验（数据），对新设计装备的失效

率参数进行估计，这种方法适用于具有相似可靠

性数据的新装备在研制阶段用以预计其失效率。

Ｂａｙｅｓ方法综合利用研制阶段的可靠性试验数据
和使用阶段的可靠性数据对装备失效率进行估

计，在可靠性评估中得到了广泛的应用。综合

２种方法对备件失效率进行估计，进而确定装备
初始备件需求。

３　初始备件需求确定方法

３．１　总体思路
首先根据 ＳＳＴ初步确定备件的初始失效率；然

后在实际使用数据的基础上，运用 Ｂａｙｅｓ方法得到
后验失效率，最后综合初始失效率和后验失效率，

进而确定初始备件需求。总体思路如图１所示。

图 １　总体思路

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｎｅｒａｌｉｄｅａ

３．２　基于 ＳＳＴ的备件初始失效率确定

２０世纪 ９０年代，周美立和王浣尘［１１１２］
提出

了 ＳＳＴ，计算系统相似度的新理论。ＳＳＴ为备件
初始失效率的确定提供了一种可靠方法。

定义１　相似要素：假设要素 ａｉ（ｉ＝１，２，…，
Ｋ）属于系统 Ａ，要素 ｂｊ（ｊ＝１，２，…，Ｌ）属于系统
Ｂ，系统 Ａ、Ｂ有共同的属性（特征）Ｓ，且在数值上
存在差异，则称要素 ａｉ和 ｂｊ为相似系统 Ａ、Ｂ间
的相似要素。

定义２　相似元：如果系统 Ａ、Ｂ间存在对应
的相似要素（ａｉ，ｂｊ），该集合便构成一个相似单
元，称为相似元，记为 ｕ（ａｉ，ｂｊ）。

若系统 Ａ、Ｂ间有 ｎ个相似元素，则 ２个相似
元构成的集合，记为 Ｕ，则有 Ｕ＝（ｕ１，ｕ２，…，
ｕｎ），在相似系统 Ａ、Ｂ中元素数量一定条件下，系

统间相似元素的多少直接决定着由元素数量确定

的相似程度，记为 Ｑｎ，即

Ｑｎ ＝
ｎ

Ｋ＋Ｌ－ｎ
（２）

设相似元素有 ｍ个共有相似特征，依次为
Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｍ。相似特征可用特征函数 Ｕｊ（ｘｉ）
表示，考虑相似元 ｕｉ，记 Ｕｊ（ａｉ）为元素 ａｉ中特征
Ｓｊ所对应的值，Ｕｊ（ｂｉ）为元素 ｂｉ中特征 Ｓｊ所对应
的值，特征值的确定要依据元素的具体属性和特

征而定。用 ｎ维空间度量，对应特征值比例系数
记为

ｒｉｊ＝
ｍｉｎ（Ｕｊ（ａｉ），Ｕｊ（ｂｉ））
ｍａｘ（Ｕｊ（ａｉ），Ｕｊ（ｂｉ））

（３）

式中：０≤ｒｉｊ≤１，ｉ＝１，２，…，ｎ，ｊ＝１，２，…，ｍ，对于相
似元素一切特征Ｓｊ都有Ｕｊ（ａｉ）＝Ｕｊ（ｂｉ），则ｒｉｊ＝１。

７１３
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假定相似元素共有 ｍ个特征，对于第 ｉ个相
似元的 ｍ个特征值的比例系数可分别记为 ｒｉ１，
ｒｉ２，…，ｒｉｍ。设相似要素 ａｉ，ｂｉ的特征数目分别为
ｋ，ｌ，相似元素值记为 ｑ（ｕｉ）ｎ，则有

ｑ（ｕｉ）ｎ＝
ｍ

ｋ＋ｌ－ｍ
（４）

每个特征对元素相似的影响程度不同，取特

征权重为 ｄ１，ｄ２，…，ｄｍ，则相似元素的特征相似
程度记为 ｑ（ｕｉ）ｓ，则有

ｑ（ｕｉ）ｓ ＝ｄ１ｒｉ１＋ｄ２ｒｉ２＋… ＋ｄｍｒｉｍ ＝∑
ｍ

ｊ＝１
ｄｊｒｉｊ

（５）
对于元素整体相似度，元素间有数量相似度，

元素内有特征相似程度，根据典型并合算法
［１３］
，

可给出相似元相似度 ｑ（ｕｉ）的计算式如下：

ｑ（ｕｉ）＝ｑ（ｕｉ）ｎｑ（ｕｉ）ｓ＝
ｍ

ｋ＋ｌ－ｍ∑
ｍ

ｊ＝１
ｄｊｒｉｊ （６）

式中：０≤ｑ（ｕｉ）≤１，０≤ｄｊ≤１，∑
ｍ

ｊ＝１
ｄｊ＝１。

针对系统相似度，每一相似元值对系统相似

度的影响可以不同，取特征权数分别为 ｐ１，
ｐ２，…，ｐｍ，给出相似元数值确定的相似度，记为
Ｑｃ，即
Ｑｃ＝ｐ１ｑ（ｕ１）＋ｐ２ｑ（ｕ２）＋… ＋ｐｍｑ（ｕｍ）＝

　　∑
ｍ

ｉ＝１
ｐｉｑ（ｕｉ） （７）

对于系统整体相似而言，系统间有数量相似

度，系统内有元素相似程度，根据典型并合算

法
［１３］
，得到系统相似度的计算式如下：

Ｑ＝ＱｎＱｃ ＝
ｎ

Ｋ＋Ｌ－ｎ∑
ｍ

ｉ＝１
ｐｉｑ（ｕｉ） （８）

假设 ２个系统的相似度为 Ｑ，Ｑ反映了新系
统对老系统的继承性，设老系统的失效率为 λｅ，
则新系统的初始失效率为

λｆ＝ｋｃλｅ （９）
式中：ｋｃ为修正因子，可根据系统的相似度 Ｑｅ，结
合工程信息和专家经验来确定。

３．３　基于 Ｂａｙｅｓ方法的备件后验失效率确定

Ｂａｙｅｓ方法的核心是 Ｂａｙｅｓ定理［１４］
。Ｂａｙｅｓ

定理可以实现通过收集到的数据对已有信息的更

新。先验分布代表了试验前对待估参数的初始估

计。在得到数据试验之后，可以利用“新的信息”

对先验分布进行更新。由于更新后待估参数的概

率分布反映了在得到实验数据之后对参数的认

识，所以该分布被称为后验分布，数学上，Ｂａｙｅｓ
定理可表示为

ｐ（θｙ）＝
ｆ（ｙθ）ｐ（θ）
ｍ（ｙ）

（１０）

式中：ｐ（θｙ）为后验密度函数，ｐ（· ·）用来表示

条件密度函数和；ｍ（ｙ）＝∫
Θ

ｆ（ｙθ）ｐ（θ）ｄθ为数

据的边沿密度函数，Θ为 θ的取值空间，ｆ（ｙθ）为
数据的抽样密度函数，ｐ（θ）为先验密度函数，
ｐ（·）用来表示密度函数。

由于式（１０）中的 ｍ（ｙ）与模型参数 θ无关，因
此，在式（１０）中，ｍ（ｙ）被视为比例常数的一部分，
并没有直接出现。将式（１０）写为概率密度函数的
形式，则有

ｐ（θｙ）∝ ｆ（ｙθ）ｐ（θ） （１１）

式中：符号“∝”表示两边仅相差一个不依赖于θ的
常数因子。

通过上述分析可知，Ｂａｙｅｓ方法的核心是找到
恰当的先验分布，如何确定先验分布的选取符合实

际与否，可以通过共轭先验分布法确定。常用的先

验分布及其共轭分布如表１所示。
假设备件寿命服从指数分布 Ｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌ（λ），

它的故障分布密度函数为 ｆ（ｔ）＝λｅ－λｔ，得到定数
截尾的前 ｒ个失效时刻 ｔ１≤ｔ２≤…≤ｔｒ（样本的前
ｒ个顺序统计量），似然函数为

Ｌ（λｔ１，ｔ２，…，ｔｒ）＝
ｎ！

（ｎ－ｒ）！
ｅ－Ｔλλｒ （１２）

式中：Ｔ＝∑
ｒ

ｉ＝１
ｔｉ＋（ｎ－ｒ）ｔｒ。满足平均故障间隔时

间Ｍ＝１／λ；由表１可知，指数分布中失效率λ的常
用先验分布为 Ｇａｍｍａ分布。具有如下的概率密度
函数：

Ｐ（λα，β）＝ βα

Γ（α）
λα－１ｅｘｐ（－βλ） （１３）

式中：α＞０为形状参数；β＞０为尺度参数；均值和
表１　常用的先验分布及其共轭分布

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｍｏｎｌｙｕｓｅｄｐｒｉｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄ

ｉｔｓｃｏｎｊｕｇａｔｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

先验分布（参数） 共轭分布

Ｂｉｎｏｍｉａｌ（π） Ｂｅｔａ
Ｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌ（λ） Ｇａｍｍａ
Ｇａｍｍａ（λ） Ｇａｍｍａ
Ｍｕｌｔｉｎｏｍｉａｌ（π） Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ
ＭｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅＮｏｒｍａｌ（μ，Σ） ＮｏｒｍａｌＩｎｖｅｒｓｅＷｉｓｈａｒｔ
ＮｅｇａｔｉｖｅＢｉｎｏｍｉａｌ（π） Ｂｅｔａ
Ｎｏｒｍａｌ（μ，σ已知） Ｎｏｒｍａｌ
Ｎｏｒｍａｌ（σ，μ已知） ＩｎｖｅｒｓｅＧａｍｍａ
Ｎｏｒｍａｌ（μ，σ） ＮｏｒｍａｌＩｎｖｅｒｓｅＧａｍｍａ
Ｐａｒｅｔｏ（β） Ｇａｍｍａ
Ｐｏｉｓｓｏｎ（λ） Ｇａｍｍａ
Ｕｎｉｆｏｒｍ（０，β） Ｐａｒｅｔｏ
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方差分别为 Ｅ（λ）＝α／β和 Ｖａｒ（λ）＝α／β２。

可知 Ｅ（λ）＝１Ｍ
＝α
β
，则可推出

β＝αＭ （１４）
先验分布中的未知参数称为超参数，怎样通过

先验信息求得超参数是使用 Ｂａｙｅｓ方法必须研究
的问题。本文采用最大熵原则来确定２个超参数。

Ｈ（λ）＝－∫ｆ（λ）ｌｎ（ｆ（λ））ｄλ＝
　　 －∫０

＋∞ βα

Γ（α）
λα－１ｅｘｐ（－βλ）·

　　ｌｎ βα

Γ（α）
λα－１ｅｘｐ（－βλ( )）ｄλ （１５）

　　当 α＝１时，熵 Ｈ（λ）的值达到最大［１５］
，此时

β＝Ｍ，相应的先验分布为
π（λ）∝ λα－１ｅ－βλ （１６）

此时，后验分布为

ｈ（λｔ１，ｔ２，…，ｔｒ）∝ λ
α＋ｒ－１ｅ－λ（Ｔ＋β） （１７）

从式（１７）出发，可得 λ的 Ｂａｙｅｓ估计为

λ^＝Ｅ（λｔ１，ｔ２，…，ｔｒ）＝
α＋ｒ
β＋Ｔ

（１８）

３．４　备件失效率组合预测模型

备件失效率组合预测模型为

λ^＝ｗ１λ^１＋ｗ２λ^２ （１９）
式中：ｗ１、ｗ２分别为初始失效率 λ^１、后验失效率 λ^２
的权重系数，ｗ１＋ｗ２＝１。

此时，当装备中的单机安装数Ｎ，累积工作

时间 ｔ以及备件保障概率 Ｐ全部确定以后，通过
式（１）便能够确定使用阶段的初始备件需求量 ｓ。

４　实例分析

某种新设计的教练机，发动机系统某备件 ＬＬＲＵ
（外场可更换单元）由９个 ＳＳＲＵ（内场可更换单元）
构成（单机安装数均为１），构建失效率相似分析指
标体系如图２所示。收集到同类机种的可靠性预
计值，如表２所示。

以 ＳＳＲＵ１为例，由工程研制信息和专家经验来
确定特征权数和相似元相似度，利用相似系统原理

计算失效率相似度，假设新设计的教练机和同类机

种具有相同的失效率影响因素集，即 ｋ＝Ｌ＝ｎ＝８，
结果如表２所示。

据式（２）～式（８）计算出新老设备之间的失效
率相似度为０．９３，同理可得其他 ＳＳＲＵ的失效率相似
度，参考文献［１０］中的算例，根据系统的相似度
Ｑｉ，结合工程信息和专家经验得到平均故障间隔时
间 Ｍ预计值如表３所示。

通过 ＳＳＴ计算出 Ｍ＝２９２．０５，相应的初始失效
率为０．００３４２。在保障时间 ｔ０＝６００ｈ和备件保障
概率 Ｐ＝０．８６的情况下，根据式（１）可以得到初始
备件需求量为４个。

假设收集到２０台该型装备运行到１００ｈ的故
障数据，具体如表４所示。

注意到有１５台装备未发生故障，利用Ｂａｙｅｓ

图 ２　失效率相似分析指标体系

Ｆｉｇ．２　Ｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅｓｉｍｉｌａｒａｎａｌｙｓｉｓｉｎｄｅｘｓｙｓｔｅｍ

表 ２　ＳＳＲＵ１备件相似性分析

Ｔａｂｌｅ２　ＳｐａｒｅｐａｒｔｓｓｉｍｉｌａｒｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆＳＳＲＵ１

失效率影响因素 使用环境 使用强度 使命任务 结构 材料 功能 保障人员 保障计划

特征权数 β１ ０．２ ０．１ ０．１５ ０．１ ０．１ ０．１５ ０．１ ０．１

相似元相似度 ｑ（ｕｉ）ｓ ０．９８ ０．９１ ０．９５ ０．９４ ０．８５ ０．９５ ０．８８ ０．９１

　　注：失效率相似度为０．９３。
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表 ３　统计数据及预计值

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄａｔａａｎｄｅｘｐｅｃｔｅｄｖａｌｕｅ

设备名称 老产品的 Ｍ／ｈ 相 似 度 预计的 Ｍ／ｈ λ／１０－４ 备　注

ＳＳＲＵ１ １１９２．８ ０．９３ １８００ ５．５６ 选用新型号，可靠性大大提高

ＳＳＲＵ２ ６２６２ ０．９２ ６２６２ １．６０ 选用老产品

ＳＳＲＵ３ ２０８７．３ ０．８６ ２０８７．３ ４．７９ 选用老产品

ＳＳＲＵ４ ８６３．７ ０．８９ ８６３．７ １１．６ 选用老产品

ＳＳＲＵ５ ６０００ ０．９１ ６５００ １．５４ 在老产品的基础上，局部改进

ＳＳＲＵ６ １５５３０ ０．９３ １５５３０ ０．６４４ 选用老产品

ＳＳＲＵ７ ６５２０ ０．８５ ７０００ １．４３ 在老产品的基础上，局部改进

ＳＳＲＵ８ １５７８．２ ０．８８ ２４００ ４．１７ 选用新型号，可靠性大大提高

ＳＳＲＵ９ ３４００ ０．９４ ３４００ ２．９４ 选用老产品

ＬＬＲＵ ２５３．３ ２９２．０５ ３．４２

表 ４　故障时刻数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｆａｉｌｕｒｅｔｉｍｅｄａｔａ ｈ

装备序号 １ ２ ３ ４ ５

故障时刻 ９．２８ ２５．８ ３９．６ ５６．８ ７７．４

方法处理该组数据，可以得到后验失效率为

０．００３０１。取初始失效率的权重系数 ｗ１和后验失
效率的权重系数 ｗ２均为０．５。得到备件失效率为
０．００３２１５。在保障时间 ｔ０＝６００ｈ和保障概率 Ｐ＝
０．８６的情况下利用式（１）可以确定该组件应配置
３件备件就能满足装备部署初期的保障要求。

５　结　论

１）采用基于特征重要性的系统相似度度量
方法，初步确定备件的初始失效率，使用ＳＳＴ充分
利用相似装备的数据信息来确定初始失效率，比

单纯使用试验数据更合理。

２）采用 Ｂａｙｅｓ方法，以装备的实际使用数据
为依据，得到备件的后验失效率，该方法反应了装

备的独有特性，计算简便，可以推广到其他常见

分布。

３）综合考虑初始失效率和后验失效率确定
装备的初始备件需求。该方法在确定初始备件需

求的过程中，实现了主观与客观相结合，全面考虑

了研制阶段影响初始备件需求的主要因素，既合

理地反映了新装备的独有特性，又有效地综合了

历史信息，提高了初始备件需求预测精度。
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［１０］中国人民解放军总装备部．备件供应规划要求：ＧＪＢ４３５５—

２００２［Ｓ］．北京：中国人民解放军总装备部，２００３．

ＰＬＡＧｅｎｅｒａｌＡｒｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ．Ｓｐａｒｅｓｐｒｏｖｉｓｉｏｎｉｎｇｒｅ

ｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ：ＧＪＢ４３５５—２００２［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰＬＡＧｅｎｅｒａｌＡｒ
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ｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ，２００３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＺＨＯＵＭＬ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓａｎｄｐｒａｃｔｉｃｅｏｆｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｎｅｒａｌＳｙｓｔｅｍｓ，１９９４，２３（１）：

３９４８．

［１２］周美立，王浣尘．相似系统的分析与度量［Ｊ］．系统工程，

１９９６，１４（４）：１４．

ＺＨＯＵＭＬ，ＷＡＮＧＨＣ．Ａｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｍｅａｓｕｒｅｏｆｓｉｍｉｌａｒ

ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９６，１４（４）：１４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１３］王浣尘．可行性研究和多目标决策［Ｍ］．北京：机械工业出

版社，１９８６：１５２２．

ＷＡＮＧＨＣ．Ｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｓｔｕｄｙａｎｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｄｅｃｉｓｉｏｎ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅＰｒｅｓｓ，１９８６：１５２２（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１４］ＨＡＭＡＤＡＭＳ，ＷＩＬＳＯＮＡＧ，ＲＥＥＳＥＣＳ，ｅｔａｌ．Ｂａｙｅｓｉａｎｒｅｌｉ

ａｂｉｌｉｔｙ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００８：１２１６．

［１５］李贤平．概率论基础［Ｍ］．北京：高等教育出版社，２０１０：

２１２２１４．

ＬＩＸＰ．Ｔｈｅｂａｓｉｃｏｆｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｈｉｇｈｅｒ

ＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２０１０：２１２２１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　董骁雄　男，博士研究生。主要研究方向：装备可靠性与系统

工程。

陈云翔　男，博士，教授。主要研究方向：装备发展论证、装备

维修保障。

项华春　男，博士，副教授。主要研究方向：装备可靠性与系统

工程。

白洋　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：装备系

统工程。

Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｉｎｉｔｉａｌｓｐａｒｅｓｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎ
ＳＳＴａｎｄＢａｙｅｓｔｈｅｏｒｙ

ＤＯＮＧＸｉａｏｘｉｏｎｇ，ＣＨＥＮＹｕｎｘｉａｎｇ，ＸＩＡＮＧＨｕａｃｈｕｎ，ＢＡＩＹａｎｇ

（ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＭａｎａｇｅｍｅｎｔ＆ＳａｆｅｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅｓｏｆｕｓｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｐａｒｅｓｐｌａｎｃａｎｎｏｔｍｅｅｔｔｈｅｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｕｐ
ｐｏｒｔｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｗｈｅｎｔｈｅｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｓｄｉｓｐｏｓｅｄ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｉｓｓｉｔｕａｔｉｏｎ，ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙ（ＳＳＴ）ａｎｄ
Ｂａｙｅｓｍｅｔｈｏｄａｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅｏｆｓｐａｒｅｐａｒｔｓｉｓ
ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｉｌｙｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｃｏｎｊｕｇａｔｅｐｒｉｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｓｔａｋｅｎｏｕｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｌｉｆｅ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｔｙｐｅｉｎｔｈｅａｖｉａｔｉｏｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔｗｈｉｃｈｉｓｉｎｕｓｅ．Ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｅｎｔｒｏｐｙｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅ
ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅＢａｙｅｓｔｈｅｏｒｙｉｓｕｓｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｐｏｓｔｅｒｉｏｒｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｆａｉｌ
ｕｒｅｒａｔｅａｎｄｐｏｓｔｅｒｉｏｒｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅａｒｅｃｏｍｂｉｎｅｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｄｅｍａｎｄｆｏｒａｖｉａｔｉｏｎｓｐａｒｅｓ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｅｘａｍｐｌｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｓａｔｉｓｆｉｅｓｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆｐｒａｃｔｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｉｓａｒｅｌｉａｂｌｅａｎｄ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｄｅｍａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｐａｒｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｎｉｔｉａｌｓｐａｒｅｓ；ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙ（ＳＳＴ）；Ｂａｙｅｓ；ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ；ｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０２２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０５１８１７：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０５１８．１７３３．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（５１３２７０２０１０４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｙｘ８７７９３＠１６３．ｃｏｍ
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引用格式：杜家磊，闫攀运，梁国柱．涡轮泵流体静压轴承性能计算与试验研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（２）：３２２
３３２．ＤＵＪＬ，ＹＡＮＰＹ，ＬＩＡＮＧＧＺ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎａｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃｊｏｕｒｎａｌｂｅａｒｉｎｇｆｏｒｔｕｒ
ｂｏｐｕｍｐｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（２）：３２２３３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．００９２

涡轮泵流体静压轴承性能计算与试验研究

杜家磊，闫攀运，梁国柱

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

摘 要：针对重复使用液体火箭发动机涡轮泵，设计了试验用流体静压轴承，利用不

可压层流润滑雷诺方程的线性性质，对轴承液膜压力进行数值求解，计算分析了分别采用水和

液氮作为润滑介质时，轴承的承载力和流量特性与偏心率和供给压力的关系；进行了轴承的节

流孔流量特性和水润滑试验。结果表明：静压轴承短孔（非典型小孔）节流器的流量系数远超

出常用的小孔节流器流量系数的参考范围；在相同的工况下，数值计算得到的水润滑和液氮润

滑静压轴承的质量流量相差很小；高速水润滑试验中，主轴在轴承中浮起后的位置主要由供给

压力决定，在０～３００００ｒ／ｍｉｎ的转速范围内轴承没有明显的动压效应；数值计算和试验结果均
表明静压轴承的质量流量与偏心率基本无关。水和液氮润滑静压轴承性能数值计算和水润滑

试验结果为进一步的液氮低温润滑试验奠定了基础。

关　键　词：液体火箭发动机；涡轮泵；流体静压轴承；水润滑；液氮润滑
中图分类号：Ｖ４３４；ＴＨ１１７
文献标识码：Ａ 文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３２２１１

　重复使用是航天运载动力系统的发展方向，
作为液体火箭发动机的“心脏”，涡轮泵的性能和

可靠性与发动机的重复使用性能密切相关，而支

撑涡轮泵主轴的轴承是限制涡轮泵重复使用性能

的关键因素之一。传统的滚动轴承在火箭发动机

涡轮泵中低温、低黏度、高速、重载环境下的严重

磨损问题和 ＤＮ值的限制，使之不能满足重复使
用涡轮泵的要求

［１］
。流体静压轴承在理想条件

下没有磨损，而且没有 ＤＮ值的限制，能够提供滚
动轴承技术无法获得的寿命和速度特性，因而成

为重复使用液体火箭发动机涡轮泵研究的关键部

件之一
［２３］
。

针对流体静压轴承在液体火箭发动机涡轮泵

中低温低黏环境下的应用，国内外展开过一系列

的理论和试验研究。国外最早在 ２０世纪 ６０年
代，Ｒｅｄｄｅｃｌｉｆｆ和 Ｖｏｈｒ［４］进行了液氢、液氧润滑静

压轴承的静态特性试验，液氢润滑轴承转速最高

达到 ４００００ｒ／ｍｉｎ，液 氧 润 滑 轴 承 转 速 达 到
３００００ｒ／ｍｉｎ，经过多次模拟涡轮泵启动—关机工
作过程的试验之后，轴承状态依然完好。在２０世
纪９０年代，ＳａｎＡｎｄｒｅｓ等［５］

通过数值计算和试验

方法研究了采用黏度较低的水作为润滑介质时，

流体静压轴承在高速条件下的承载力、流量、刚度

和阻尼特性。之后 Ｙａｎｇ等［６］
以航天飞机主发动

机涡轮泵为应用背景，采用绝热和等温模型研究

了液氧润滑静压轴承的性能，结果显示 ２种模型
计算的轴承性能接近，但轴承温升会同时对润滑

介质物性和轴承结构造成影响。作为重复使用发

动机涡轮泵的关键储备技术之一，日本的 Ｏｈｔａ
等

［７］
设计了便于安装的剖分式流体静压轴承，并

安装到 ＬＥ５发动机液氢涡轮泵进行了试验，得到
了较好的试验结果。法国的 Ｅｄｅｌｉｎｅ等［８］

以低成

lenovo
全文下载
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　第 ２期 杜家磊，等：涡轮泵流体静压轴承性能计算与试验研究

本可重复使用火箭发动机为应用背景，设计了采

用流体静压轴承支撑的发动机液氢涡轮泵验证

机，并成功进行了试验。２０１２年，日本的 Ｏｉｋｅ
等

［９］
用液氮作为润滑介质对内径为 ６０ｍｍ的动

静压轴承的稳定性进行了试验研究，最高转速达

７５０００ｒ／ｍｉｎ，其结果表明在转速低于 ６００００ｒ／
ｍｉｎ时轴承有足够的稳定裕度。国内以液体火箭
发动机为应用背景的流体静压轴承研究主要有：

戴学余等
［１０］
计算分析了不同结构形式的动静压

轴承在水、液氧等低黏度介质润滑下的性能，为在

低温环境下工作的动静压轴承的设计和试验提供

了参考。张国渊等
［１１１２］

进行了流体动静压轴承

水润滑试验研究，最高转速接近 ２００００ｒ／ｍｉｎ，验
证了水润滑动静压轴承在高速、高压下的工作能

力，在后续研究中还通过数值方法分析了低温介

质润滑下气液两相流对静压轴承性能的影响。

与用油作为润滑介质在常温下工作的流体静

压轴承相比，氢氧发动机涡轮泵中的静压轴承用

低温、低黏的推进剂液氢或液氧作为润滑介质，其

工作条件与油润滑有很大不同，因而其性能特性

和设计方法与前者也有较大差异。对传统的油润

滑动静压轴承，国内外都已有较为完善的研究，但

对低温、低黏介质润滑的动静压轴承，相比较而

言，国内的相关研究特别是试验研究不够充分。

本文以液体火箭发动机涡轮泵为应用背景，

对低温、低黏度介质润滑下的流体静压轴承性能

展开研究。首先，设计一个 ４腔结构的流体静压
径向轴承，通过数值方法求解流体润滑雷诺方程，

对分别采用水和液氮作为润滑介质时轴承的静态

性能特性进行计算分析，为开展水和液氮润滑的

试验研究提供指导。然后，设计建造流体静压轴

承试验系统，用水作为润滑介质进行试验。最后，

将水润滑试验结果与数值计算结果进行对比分

析，为进行进一步液氮低温润滑试验奠定基础。

１　数值计算
本文所研究流体静压轴承的结构形式及周

向展开的润滑液膜流场示意图如图 １所示。
图１（ａ）轴颈在轴承中的运动用坐标系 Ｏ１ｘ１ｙ１表
示，ω为轴颈角速度，Δｙ１ 为主轴的浮起量，
图１（ｂ）展开后的液膜流场用坐标系 Ｏｘｚ表示。
轴承周向均布４个相同尺寸的节流孔，与轴承内
表面的４个凹腔相联。外部系统供给一定压力的
润滑介质，经节流孔流入凹腔，再流入轴与轴承之

间的间隙形成润滑液膜，为主轴提供支撑。轴承

的主要结构参数如表１所示。

图 １　流体静压轴承及液膜流场示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃｊｏｕｒｎａｌｂｅａｒｉｎｇ

ａｎｄｆｌｕｉｄｆｉｌｍｆｉｅｌｄ

表 １　轴承的主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｂｅａｒｉｎｇ

参　数 数　值

轴承内径 Ｄ／ｍｍ ２０

轴承宽度 Ｂ／ｍｍ １４

平均半径间隙 ｈ０／μｍ ３５

节流孔直径 ｄｏ／ｍｍ ０．６４

凹腔数目 ｎ ４

１．１ 计算模型

根据流体润滑理论，流体静压轴承润滑液膜

的稳态压力分布满足雷诺方程
［１３］


ｘ
ρｈ３

μ
·
ｐ
( )ｘ＋ｚρｈ

３

μ
·
ｐ
( )ｚ＝６

（ρｈＵ）
ｘ

（１）

式中：ρ为润滑介质密度；ｐ为润滑液膜压力；ｈ为
液膜厚度；μ为润滑介质动力黏度；Ｕ为轴颈表面
的线速度。

对本文所研究的水和液氮润滑的流体静压轴

承，在数值计算中引入以下假设：润滑介质的密度

和黏度均为常数，轴承液膜中的流态为层流。

计算中引入以下无量纲参数：Ｈ＝ｈ
ｈ０
＝１＋

εｃｏｓφ，ε＝ｅｈ０
，Ｐ＝

ｐ－ｐａ
ｐｓ－ｐａ

，Ｘ＝ｘ
Ｒ
，Ｚ＝ｚ

Ｒ
，ω＝ＵＲ

，

Λ＝６μ（ωＲ）Ｒ
（ｐｓ－ｐａ）ｈ

２
０

。其中：Ｈ为无量纲液膜厚度；ε

为偏心率；φ为相对最大液膜厚度处的角度；ｅ为
偏心距；Ｐ为无量纲液膜压力；ｐｓ为供给压力；ｐａ

３２３
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为环境压力；Ｘ和 Ｚ为液膜流场无量纲坐标；Ｒ＝
Ｄ／２为轴承半径；Λ为无量纲系数。对式（１）进
行无量纲化可得


Ｘ Ｈ

３Ｐ
( )Ｘ ＋Ｚ Ｈ３Ｐ( )Ｚ ＝ΛＨ

Ｘ
（２）

对流体静压润滑，式（２）的边界条件为：①轴
承两侧出口边界：Ｐ＝０；②轴承凹腔压力边界：
ＰＲ＝ＰＲｉ；③对称边界条件：（ｄＰ／ｄＺ）０＝０；④周期
边界条件：Ｐ（０，Ｚ）＝Ｐ（２π，Ｚ）。其中：ＰＲ为凹腔
压力；ＰＲｉ为轴承第 ｉ个凹腔内的压力，需根据凹
腔流入和流出的流量平衡条件确定。

１．２　计算方法
与流体动压润滑相比，静压润滑雷诺方程求

解的难点在于凹腔内压力边界条件的处理，各凹

腔内压力需根据流量平衡条件确定。对此，多数

的流体静压数值求解采用的方法是在液膜压力分

布迭代循环的外层引入流量平衡的迭代循环。这

种方法的缺点在于每迭代修正一次凹腔压力后，

都需要重新迭代求解液膜压力分布，计算量较大，

且在偏心率较大时收敛性不好。针对气体静压润

滑中同样的问题，文献［１４］提出采用优化算法求
解静压气体润滑雷诺方程，在一定程度上解决了

偏心率较大时不收敛的问题。

本文在文献［１５］的基础上，利用式（２）所示
线性雷诺方程解的可加性，将各凹腔内压力边界

条件分开处理，得到不同凹腔压力下的液膜压力

分布，再根据凹腔的流量平衡方程，仅通过一次迭

代求出各凹腔压力对整个液膜压力分布的影响因

子，最后将计算结果叠加得到液膜压力分布。

根据线性方程解的可加性，将式（２）中的凹
腔压力边界条件分开处理，则液膜无量纲压力分

布可表示为

Ｐ（Ｘ，Ｚ）＝∑
ｎ

ｊ＝１
αｊＰｊ（Ｘ，Ｚ）＋ＰΛ（Ｘ，Ｚ） （３）

式中：αｊ为各凹腔压力影响因子；压力分布 Ｐｊ和
ＰΛ分别根据以下控制方程计算。

压力分布 Ｐｊ的控制方程为


Ｘ Ｈ

３Ｐｊ
( )Ｘ ＋Ｚ Ｈ３Ｐｊ( )Ｚ ＝０　ｊ＝１～ｎ （４）

边界条件为式（２）的①、③、④及 ＰＲｊ＝１，其
他 ＰＲ＝０。

压力分布 ＰΛ的控制方程为


Ｘ Ｈ

３ＰΛ
( )Ｘ ＋

Ｚ Ｈ
３ＰΛ
( )Ｚ ＝ΛＨ

Ｘ
（５）

边界条件为式（２）的①、③、④及所有 ＰＲ＝０。
式（４）和式（５）中凹腔的压力边界 ＰＲ是已知

的，可直接对方程进行中心差分离散，迭代求出

Ｐｊ（ｊ＝１～ｎ）和 ＰΛ，其求解过程可参考文献［１３］。
在式（３）的无量纲压力分布 Ｐ下，轴承的第 ｉ

个凹腔流出的质量流量可表示为

Ｑｏｕｔ，ｉ＝∑
ｎ

ｊ＝１
αｊＱｉｊ＋ＱΛｉ　ｉ＝１～ｎ （６）

式中：Ｑｉｊ和 ＱΛｉ分别为

Ｑｉｊ＝∮Ｌｉ －
ρｈ３

１２μ

Δ

ｐ( )ｊ·ξｄｌ
ＱΛｉ ＝∮Ｌｉ

１
２ρ
ｈＵ－ρｈ

３

１２μ

Δ

ｐ( )Λ·ξｄ{ ｌ
　ｉ，ｊ＝１～ｎ

（７）
其中：Ｌｉ为包围凹腔 ｉ的凹腔边缘；ξ为垂直于凹
腔边缘的单位向量；Ｕ为轴颈表面速度矢量；ｐｊ和
ｐΛ分别为 Ｐｊ和 ＰΛ的有量纲形式。

在式（３）的无量纲压力分布 Ｐ下，综合式（３）～
式（５）可知，轴承的第 ｉ个凹腔内的无量纲压力为
αｉ，则经节流孔流入凹腔的质量流量可表示为

Ｑｉｎ，ｉ ＝ＣｄＡ ２ρ（ｐｓ－ｐａ）（１－αｉ槡 ） （８）
式中：Ａ为节流孔面积；Ｃｄ为流量系数。

此处需特别指出的是，在前期数值计算分析

中发现流量系数对轴承性能计算结果有较大影

响，故本文针对节流孔的流量特性进行了试验研

究，拟合出流量系数用于数值计算。后文将给出

流量特性的试验结果。

在得出凹腔流入和流出流量关系式之后，根

据凹腔的流量平衡条件 Ｑｏｕｔ，ｉ＝Ｑｉｎ，ｉ（ｉ＝１～ｎ），可
得关于凹腔压力影响因子 αｉ的方程组。对本文
所研究轴承，其流量平衡方程组为

Ｑ１１α１＋Ｑ１２α２＋Ｑ１３α３＋Ｑ１４α４＋ＱΛ１＝Ｑｉｎ，１（α１）

Ｑ２１α１＋Ｑ２２α２＋Ｑ２３α３＋Ｑ２４α４＋ＱΛ２＝Ｑｉｎ，２（α２）

Ｑ３１α１＋Ｑ３２α２＋Ｑ３３α３＋Ｑ３４α４＋ＱΛ３＝Ｑｉｎ，３（α３）

Ｑ４１α１＋Ｑ４２α２＋Ｑ４３α３＋Ｑ４４α４＋ＱΛ４＝Ｑｉｎ，４（α４













）

（９）
式中：Ｑｉｊ已知，Ｑｉｎ，ｉ与影响因子 αｉ有关，方程组非
线性，可采用迭代方法求出 αｉ（ｉ＝１～ｎ）。

在以上求解的基础上，将压力分布 Ｐｊ、ＰΛ和
影响因子 αｉ代入式（３），即可得轴承液膜的无量
纲压力分布 Ｐ（Ｘ，Ｚ），积分可求出轴承的承载力
Ｗ，轴承的质量流量 Ｑｍ 可根据式（６）或式（８）得
出。以上求解过程对应的数值计算流程图如图２
所示。

综合以上数值求解过程，式（４）和式（５）均为
给定凹腔压力下的液膜压力分布求解，仅需一次

迭代过程，凹腔内的流量平衡通过迭代式（９）实
现。与一般的在流量平衡迭代循环内嵌套液膜压

４２３
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图 ２　数值计算流程图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

力分布迭代循环的方法相比，本文所采用方法避

免了迭代循环的嵌套，计算量较小。其局限性在

于仅适用于求解线性雷诺方程，对非线性雷诺方

程不适用。

１．３　计算结果与分析
在以液氢液氧火箭发动机涡轮泵为应用背

景的流体静压轴承研究中，通常采用成本低、危险

性小的水和液氮作为模拟润滑介质进行基础试验

研究。本节针对图１所示轴承，采用１．２节中的数
值计算方法，计算分析了分别采用水和液氮作为润

滑介质时，轴承的静态承载力和流量特性随偏心率

和供给压力的变化，为相应的试验研究提供参考。

在计算分析轴承特性与偏心率的关系时，考

虑到涡轮泵工作压力较高，设定供给压力保持

４．０ＭＰａ不变；计算轴承特性随供给压力的变化情
况时，考虑到偏心率过小时轴承的承载力很小，不

能很好区分２种润滑介质的不同，而偏心率过大
与轴承的实际工作状态有较大差异，故选取具有

代表性的偏心率为０．５进行计算。
在数值计算中，所采用的水和液氮的相关物

性参数如表２所示［１６］
。

表 ２　润滑介质物性参数［１６］

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｕｂｒｉｃａｎｔｓ［１６］

润滑介质 温度／Ｋ 密度／（ｋｇ·ｍ－３） 黏度／（１０－６Ｐａ·ｓ）

水 ２９３ ９９８．２ １００５

液氮 ７７ ８０７．７ １６３

１．３．１　压力分布对比
为直观比较不同润滑介质下流体静压轴承液

膜的压力分布情况，图 ３给出了供给压力为
４．０ＭＰａ，偏心率为 ０．５的条件下，水和液氮润滑
时轴承液膜的无量纲压力分布情况。

从图３中看出，在给定的供给压力和偏心率
下，水润滑液膜压力明显高于液氮润滑时的压力，

这主要是因为液氮的黏度小于水的黏度，液氮在

轴承间隙的流动阻力远低于水的流阻。图 ３（ｂ）
中轴承间隙最小位置（Ｘ＝３．１４）处的凹腔压力明
显高于两侧压力，这说明静压轴承的静态承载力

主要取决于间隙最小处凹腔的压力。

图 ３　轴承液膜压力分布

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｂｅａｒｉｎｇｆｌｕｉｄｆｉｌｍ

１．３．２　承载力特性
流体静压轴承的承载力是其主要特性之一，

图４（ａ）、（ｂ）分别给出了承载力与偏心率和供给
压力的关系。

从图４可以看出，在给定供给压力和偏心率
的条件下，水润滑轴承的承载力明显大于液氮润

滑时的承载力，这在图 ３中压力分布图上表现为
水润滑液膜的压力高于液氮润滑液膜压力。

从图４（ａ）可以看出，在所计算的偏心率范围
内，随着偏心率的增大，轴承的承载力也逐渐增

大。在偏心率小于 ０．５时，水润滑承载力变化曲
线的斜率明显大于液氮润滑时的斜率。这说明在

５２３
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图 ４　水和液氮润滑轴承的承载力特性

Ｆｉｇ．４　Ｌｏａｄｃａｐａｃｉｔｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｅａｒｉｎｇｌｕｂｒｉｃａｔｅｄ

ｗｉｔｈｗａｔｅｒａｎｄｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎ

偏心率较小时，轴承在水润滑下的静刚度要大于

在液氮润滑下的静刚度。这主要是因为本文中轴

承节流孔的节流流阻与轴承间隙流阻之比不仅与

偏心率有关，而且与润滑介质的密度和黏度有关，

因此轴承刚度会随着供给压力、偏心率、密度和黏

度的变化而改变，且变化规律不是单调的。

从图４（ｂ）看出，水和液氮润滑下轴承的承载
力都随着供给压力的升高而增大。在相同的压力

增量下，水润滑轴承承载力的增大量明显大于液

氮润滑时的增大量。这说明水润滑静压轴承的承

载力对供给压力的变化比液氮润滑时更加敏感。

１．３．３　流量特性
流体静压轴承的流量特性对试验中供应系统

供给能力的设计具有指导意义，图 ５中给出了轴
承流量与偏心率和供给压力的关系。

从图 ５可看出，相同工况下水和液氮润滑的
质量流量非常接近。从定性分析的角度来看，这

主要是因为：液氮的黏度小于水的黏度，在流过轴

图 ５　水和液氮润滑轴承的流量特性

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｅａｒｉｎｇｌｕｂｒｉｃａｔｅｄｗｉｔｈ

ｗａｔｅｒａｎｄｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎ

承间隙时液氮的流阻较小，因此其体积流量应大

于水的流量；但又因液氮的密度小于水的密度，因

此两者的质量流量较为接近。

从图５（ａ）看出，随着偏心率的增大，水和液
氮润滑的质量流量总体呈减小趋势。在计算的偏

心率变化范围内，水和液氮的质量流量的最大变

化量在８％以内。因此，流体静压轴承试验系统
的设计中，可以认为轴承的质量流量与偏心率无

关。从图 ５（ｂ）看出，水和液氮润滑时轴承的流量
均随供给压力的增加而增大。

综合图５可知，在相同的供给压力和偏心率
下，水和液氮润滑的质量流量十分接近，这对在水

润滑试验的基础上进行液氮低温润滑试验具有指

导意义。

２　轴承试验系统

２．１　流体静压轴承试验台
流体静压轴承试验系统示意图如图 ６所示。

６２３
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其中轴承试验台为对称结构，主轴由 ２个完全相
同的图１所示的流体静压轴承支撑，采用气动涡
轮驱动主轴旋转，在涡轮两侧安装有气体止推轴

承，以控制主轴的轴向运动。

２．２　外部供应及测量系统
试验台的外部供应系统包括高压氮气供应系

统和高压水供应系统。气体供应系统的高压氮气

经过配气台调节后，用于涡轮、气体止推轴承和水

的增压；高压水供应系统用于常温下流体静压轴

承的水润滑试验，试验中为获得稳定且连续可调

的供水压力，首先将水注入高压储罐，然后用高压

氮气来给储罐中水增压后供给到流体静压轴承。

测量系统主要采集测量主轴的径向位移、转速，轴

承的供给压力、流量等数据。

图 ６　流体静压轴承试验系统示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃｊｏｕｒｎａｌｂｅａｒｉｎｇｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

３　试验结果与分析

３．１　节流孔流量特性试验
流体静压润滑的数值计算中，准确的节流孔

流量模型是提高轴承性能计算准确性的基础。静

压轴承设计中常用的固定节流孔流量模型通常有

小孔节流器（薄壁孔）和毛细管节流器（毛细孔）

流量模型，但本文在水润滑静压轴承数值计算与

试验测量的流量对比中发现：若直接按照小孔节

流器或毛细管节流器流量模型进行计算，数值计

算与试验结果存在较大差异。针对本文中的节流

孔，分析采用上述 ２种模型计算结果不准确主要
有２方面原因：①节流孔尺寸既非典型的薄壁孔
也不是典型的毛细孔；②本文所研究润滑介质的
黏度较低，节流孔中流态与一般的油润滑有较大

差异。因此，本文用水对实际加工轴承的节流孔

进行了流量特性试验。

如图 １所示，本文所研究流体静压轴承有
４个相同尺寸的节流孔（孔长为 ２．２ｍｍ），流量特
性试验时用质量流量计测量了不同压差 Δｐ下
４个节流孔的总流量如表 ３所示。

本文中轴承节流孔（长径比 ３．４）属于非典
型小孔，其尺寸不在《机械设计手册》

［１７］
静压轴承

表 ３　流量特性试验结果
Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｔｅｓｔ

测　点

第１次试验 第２次试验 第３次试验

Δｐ／
ＭＰａ

Ｑｍ／
（ｋｇ·ｓ－１）

Δｐ／
ＭＰａ

Ｑｍ／
（ｋｇ·ｓ－１）

Δｐ／
ＭＰａ

Ｑｍ／
（ｋｇ·ｓ－１）

１ ０．９９ ０．０４９７ ０．９１ ０．０４９０ ０．９５ ０．０５０９

２ １．８１ ０．０６９３ １．７４ ０．０６８２ １．８０ ０．０６９５

３ ２．７６ ０．０８５４ ２．７６ ０．０８５２ ２．７２ ０．０８４９

４ ３．６７ ０．０９７８ ３．７１ ０．０９８４ ３．７４ ０．０９８５

５ ４．５９ ０．１０８５ ４．６１ ０．１０９３ ４．５９ ０．１０９１

设计中小孔节流和毛细管节流模型的适用范围。

但根据液压系统中的相关理论，该尺寸的小孔可

称之为短孔，其流量可按薄壁孔流量公式计

算
［１８］
，流量系数需另取。故以下按照薄壁小孔的

流量公式来拟合流量系数。从薄壁孔流量公式可

知，流量与 Δｐ０．５是线性关系，根据表 ３中试验测量
结果绘制出流量与 Δｐ０．５的关系曲线如图 ７所示。

从图 ７中可以看出，３次试验测量结果与拟
合直线基本完全重合，说明测量流量与 Δｐ０．５具有
较好的线性关系，从而确定本文所研究轴承节流

孔的流量公式符合

Ｑｍ＝Ｃｄ
πｄ２ｏ
４

２ρΔ槡 ｐ

式中：ｄｏ的单位为 ｍ；ρ的单位为 ｋｇ／ｍ
３
；Δｐ的单

７２３
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位为 Ｐａ。
根据试验结果拟合流量系数时，注意到试验

中测量流量为轴承中４个节流孔的总流量。在实
际加工中４个节流孔的直径不能保证完全相同，
但实际测量发现，节流孔直径之间相差很小（在

５％以内），因此可以认为 ４个节流孔的流量系数
相同。在计算中取４个节流孔的实际直径的均方
根值，认为各节流孔尺寸相同。表 １中节流孔直
径即为实际直径的均方根值。

从图 ７中的拟合直线可计算得到流量系数
Ｃｄ＝０．８７７，这一流量系数远超出了静压轴承设计

中小孔节流器（薄壁孔）的流量系数 ０．６～０．７［１７］

的范围。本文中数值计算部分涉及节流特性的计

算均是采用此次试验拟合的流量系数。

图 ７　节流孔流量系数拟合

Ｆｉｇ．７　Ｏｒｉｆｉｃｅｆｌｏｗｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇ

３．２　静态特性试验
静态特性试验中，首先在主轴的两端添加一

定质量的载荷，然后给轴承供给一定压力的润滑

介质，同时测量供给压力、流量和主轴位移的变

化，研究分析轴承的静态特性。因图 ６所示试验
台具有对称结构，试验中 ２个静压轴承的工作状
态基本相同，因此，在试验结果分析时可将载荷、

流量等参数等效到单个轴承进行研究。以下分析

中未特别说明时，载荷和流量都是针对单个轴承。

与数值计算中直接研究轴承特性随偏心率和

供给压力的变化关系不同，在具体试验中，考虑到

测量给定偏心率下轴承的承载力和流量的试验方

法因操作的复杂性可能引起较大的试验偏差，本

文通过研究给定载荷下，主轴的浮起量（或偏心

率）随供给压力的变化，来分析流体静压轴承的

承载力特性；同时测量轴承流量的变化，分析润滑

介质流量与偏心率和供给压力之间的关系。

在主轴空载的情况下，转子作用在轴承上的

载荷为０．４ｋｇ。图 ８给出了主轴空载和两端分别
增加０．５ｋｇ的载荷时，计算得到的偏心率随供给
压力的变化曲线与试验结果的对比。图 ９中给
出了在不同载荷条件下，试验测得的轴承质量流

量随供给压力的变化曲线与数值计算的偏心率为

０时质量流量随供给压力变化曲线的对比。
从图８看出，在２种载荷条件下，数值计算与

试验得到的偏心率随供给压力的变化趋势相同。

在２种载荷下，主轴都是在供给压力提高到一定
值后迅速浮起，之后继续提高供给压力，偏心率变

化很小。

空载时，试验与数值计算的偏心率相差最大

为０．０７左右，即位移相差 ２．５μｍ；在供给压力小
于０．５ＭＰａ时，偏心率对供给压力的变化十分敏
感，在供给压力大于０．５ＭＰａ时，主轴的偏心率小
于０．２，且对供给压力的变化不敏感，说明主轴

图 ８　不同载荷下偏心率与供给压力的关系

Ｆｉｇ．８　Ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏｖｅｒｓｕｓｓｕｐｐｌｙｐｒｅｓｓｕｒｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏａｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ９　不同载荷下质量流量与供给压力的关系

Ｆｉｇ．９　Ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅｖｅｒｓｕｓｓｕｐｐｌｙｐｒｅｓｓｕｒｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏａｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

８２３
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已完全浮起。载荷为 ０．５ｋｇ时，数值计算与试验
结果的变化趋势一致，但供给压力大于０．３ＭＰａ
时，两者有较大差异，试验测量的偏心率值比数值

计算结果大０．１左右，即位移相差 ３．５μｍ。这可
能是加载之后主轴有一定弯曲变形，从而使得主

轴浮起后测得的浮起量比实际值要小。

从图９可以看出，试验测得的不同载荷条件
下轴承流量随供给压力变化的曲线基本完全重

合。根据分析可知，供给压力相同时，载荷不同则

主轴的偏心率不同，这说明不同偏心率下供给压

力相同则水润滑轴承流量相同，这与之前的理论

分析一致，说明了水润滑轴承的流量与偏心率基

本无关。从图 ９中数值计算与试验结果的对比来
看，相同供给压力下数值计算得到的流量与试验测

量流量有一定差距，但总体变化趋势一致，计算得

到的质量流量与试验结果的最大相差０．０１６ｋｇ／ｓ。
３．３　动态特性初步试验

在水润滑静态试验的基础上，进行了主轴空

载条件下的动态转动试验。试验中，先将轴承供

水压力提高到约 １．６ＭＰａ，使主轴完全浮起，再开
启止推轴承供气，然后给涡轮供气，逐渐提高主轴

的转速，测量主轴在水平和竖直方向的位移，研究

主轴的位移变化情况。

在试验中实际测得的不同转速 Ｎ下测点处的
轴心轨迹如图１０所示，图中 ｘｓ和 ｙｓ分别为传感器
测得的水平和竖直方向的轴心位移。图 １０（ａ）、
（ｂ）中轴心轨迹凸出的尖角，可能是由轴的加工
缺陷造成的；图１０（ｃ）、（ｄ）所示轨迹与图１０（ａ）、
（ｂ）相比有明显棱角，这主要是因数据采集过程
中采样频率固定，随着转速的不断提高，在一个旋

转周期内采集的点变少，因此得到的轨迹不够平

滑。从图１０中可以看出：轴心轨迹接近椭圆形，
并且随着转速的提高轴心轨迹也不断扩大，根据

分析这主要是由转子所受不平衡力引起的；但涡

动轨迹的中心，即主轴的平衡位置基本保持不变。

为分析在转速变化过程中主轴平衡位置的

图 １０　不同转速下的轴心轨迹

Ｆｉｇ．１０　Ｓｈａｆｔｃｅｎｔｅｒｏｒｂｉｔｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｓ

９２３
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变化情况，同时消除测点处轴的加工误差和噪声

信号的影响，可对测得的位移信号进行处理，分析

主轴平均浮起量的变化。图 １１给出了整个 ０～
３００００ｒ／ｍｉｎ的动态试验中，主轴平均浮起量
Δｙ１和转速的变化曲线。

从图 １１可以看出，在３０ｓ左右供水压力提高
后主轴迅速浮起，浮起量在３２μｍ左右，接近平均
半径间隙３５μｍ，说明主轴浮起状态良好。在９０ｓ
左右主轴转速从０开始逐渐增大，在２３０ｓ左右达
到３００００ｒ／ｍｉｎ，转速保持一段时间后开始逐渐减
速到 ０，之后随着供给压力的降低主轴也落回
原位。

为分析试验中供给压力对主轴平衡位置的影

响，图１２中给出了主轴平均浮起量随供给压力的
变化曲线。从图中可以看出，供给压力在０．２ＭＰａ
时，主轴基本完全浮起，但为保证试验中轴承的

刚度以提高稳定性，最终将供给压力提高到约

图 １１　平均浮起量和转速随时间的变化

Ｆｉｇ．１１　Ａｖｅｒａｇｅｄｆｌｏａｔｉｎｇｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图 １２　平均浮起量与供给压力的关系

Ｆｉｇ．１２　Ａｖｅｒａｇｅｄｆｌｏａｔｉｎｇｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｖｅｒｓｕｓｓｕｐｐｌｙｐｒｅｓｓｕｒｅ

１．６ＭＰａ。图中虚线圆内聚集点即为轴转动过程
中的平衡位置点。

为分析试验中主轴平衡位置与转速之间的关

系，图１３给出了转速从０逐渐提高到最大值的过
程中，主轴平均浮起量随转速变化的曲线。图中

转速为０时浮起量从０增大到约３２μｍ的部分为
主轴随供给压力增加而逐渐浮起的过程，在分析

平衡位置与转速关系时不予考虑。从图中可以看

出转速从０增大到３００００ｒ／ｍｉｎ时，主轴平均浮起
量的变化量小于 １．５μｍ。这说明主轴完全浮起
之后，在转速逐渐提高过程中，轴的平衡位置基本

保持不变。

图 １３　平均浮起量与转速的关系

Ｆｉｇ．１３　Ａｖｅｒａｇｅｄｆｌｏａｔｉｎｇｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｖｅｒｓｕｓｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

综合以上图 １０～图 １３可知，主轴在流体静
压轴承中浮起后的平衡位置主要由供给压力决

定；对本文中轴承，在０～３００００ｒ／ｍｉｎ的转速范围
内，随着转速的提高，轴的平衡位置基本保持不

变，这说明没有明显的动压效应；但从图 １０可看
出，因转子不平衡质量的影响，随着转速的提高，

轴心的涡动轨迹有扩大的趋势，在其他工况不变

的情况下，进一步提高转速可能导致主轴与轴承

的碰摩失稳。

４　结　论

１）根据水润滑轴承流量特性试验，短孔节流
器的流量可按照薄壁孔的流量公式进行计算，但

其流量系数远超出静压轴承设计中常用的小孔节

流器（薄壁孔）流量系数的参考范围。

２）就本文研究条件，在相同工况下，计算得
到的水润滑时轴承的静态承载力大于液氮润滑时

的承载力，但两者的质量流量较为接近。

３）在本文计算条件下，偏心率小于 ０．５时，

０３３
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轴承在水润滑下的静刚度要大于在液氮润滑下的

静刚度。

４）计算和试验结果均显示，静压轴承的质量
流量主要由供给压力决定，与偏心率基本无关。

５）主轴在轴承中浮起后的平衡位置主要由
供给压力决定，在转速为 ０～３００００ｒ／ｍｉｎ的水润
滑试验中，随着转速提高主轴的平衡位置基本不

变，说明没有明显的动压效应。
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气动参数对闭环飞机短周期模态特性的影响

徐王强，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：现代高性能战斗机均采用放宽静稳定性的布局构型，需通过先进飞行控制
的设计来保证其闭环飞机在全飞行包线内均具有优良的动态特性。受到舵面操纵特性的限

制，飞行控制系统（ＦＣＳ）的能力是有限的，即飞机本体的气动参数需满足一定的要求才能保证
闭环系统的飞行品质。本文建立了研究本体气动参数对闭环飞机短周期模态特性影响规律的

方法，采用等效参数准则，以基于模型参考动态逆控制律的某放宽静稳定飞机为算例，计算分

析了不同本体气动参数取值大小对闭环飞机短周期模态特性的影响规律。结果表明，升降舵

操纵效能是影响闭环飞机短周期模态特性的主要因素，本体气动参数需满足一定的适配关系

才能保证闭环飞机具有优良的短周期飞行品质。研究方法和结果对于放宽静稳定性飞机的本

体设计与飞行控制系统设计等都具有很好的参考价值。

关　键　词：本体气动参数；舵面效能；短周期模态特性；模型参考动态逆；飞行品质
中图分类号：Ｖ２１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３３３０９

　　为了提高飞机的作战效能，现代高性能战斗
机均采用了放宽静稳定性的设计技术

［１３］
。这类

高增益闭环飞机的动态特性由本体气动参数和飞

行控制系统共同决定
［４］
。受到飞行控制系统的

能力限制，并不是任何构型的飞机都能通过飞行

控制系统设计来最终获得满意的动态特性。对于

高增益闭环飞机，飞行控制系统控制飞机的过程

与驾驶员人工驾驶飞机的过程是相似的。首先需

要测量飞机的飞行状态并根据输入指令进行比较

计算，输出控制信号给执行机构驱动操纵舵面，进

而产生气动力和气动力矩来控制飞机
［２］
，也即等

效地改变了飞机的本体气动参数。若飞机的气动

舵面操纵效能不足，不能提供相应的控制力及控

制力矩，则飞机的本体气动参数取值将对闭环飞

机的飞行品质产生较大影响。因此，飞机的本体

气动参数取值与闭环高阶飞机飞行品质等级之间

存在着一定的对应关系。为了保证采用飞控系统

的高阶飞机具有良好的动态响应特性，需合理地

设计并确定飞机本体气动参数的取值范围。

在开展飞机本体气动参数与闭环飞机飞行品

质等级间的关系研究时，若采用常用的 ＰＩＤ控制
方法来设计飞机的控制律，飞机的本体气动参数

与飞行控制律参数是互相耦合的，即每次更改飞

机的本体参数都需要重新设计飞行控制律参

数
［５］
。而飞机本体参数与飞行控制律参数的变

化都会导致闭环飞机的飞行品质发生变化。因

此，无法确定闭环飞机的飞行品质变化是由飞机

的本体气动参数变化还是由飞行控制系统的参数

改变所导致的，也即无法开展飞机本体气动参数

对闭环飞机飞行品质的影响规律研究。参考模型

非线性动态逆控制律直接以闭环飞机的飞行品质

为设计目标，本体气动参数直接应用于内环反馈，

飞行控制系统直接计算飞机获得期望响应特性所

需要的操纵力矩。因此，在本文研究中，采用模型

lenovo
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参考动态逆方法来设计飞机的控制律，更改飞机

本体气动参数时，则不需要调整已设计的飞行控

制律参数
［６］
，飞机本体气动参数与飞行控制律参

数之间是解耦的，即可将飞机的本体气动参数视

为独立的变量，方便地开展飞机本体气动参数与

闭环飞机飞行品质等级间的关系研究。

在闭环飞机短周期模态飞行品质研究方面，

目前多集中于时域与频域的评估方法及飞控系统

的设计对短周期模态特性的影响等方面
［７１２］
。文

献［１３］研究了控制律参数与闭环飞机飞行品质
的对应关系。文献［１４］开展了纵向舵面偏转速
率大小对飞机短周期模态品质等级影响的相关研

究。在本体气动参数对飞机飞行品质的影响研究

方面，目前的研究多集中于本体气动参数对无飞

行控制系统的开环飞机的飞行品质的影响。鲜有

通过高增益闭环飞机飞行品质的设计要求，来确

定飞机本体气动参数取值大小的研究成果报道。

本文以 Ｆ１６飞机为算例对象，研究了本体气动参
数对闭环飞机短周期模态特性的影响关系，并建

立了闭环飞机保持该模态获得一级飞行品质的本

体气动参数适配集合，以供设计此类飞机时参考。

１　飞行品质评定准则与研究方法

１．１　短周期模态特性评定准则与评定方法
短周期模态是飞机纵向最重要的运动模态之

一，对飞机的稳定性、操纵性以及机动性等均有较

大影响。参照 ＭＩＬＳＴＤ１７９７Ａ飞行品质规范［１５］
，

有多种评定飞机短周期模态特性的准则，包括

ＣＡＰ准则、等效参数准则、带宽准则、ＮｅａｌＳｍｉｔｈ
准则和 Ｃｈａｌｋ准则等。

其中 ＣＡＰ准则与等效参数准则意义类似，都
是基于低阶等效系统的飞行品质评定准则，反映

飞机轨迹与姿态之间的协调关系；Ｇｉｂｓｏｎ准则没
有严格的量化等级限制，只能进行飞行品质的定

性评定；ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则采用了 ＭｃＲｕｅｒ驾驶员模
型，其模型参数具有不确定性。故本文研究时选

用等效参数准则进行闭环飞机短周期模态特性的

评定。

等效参数准则依据低阶等效参数 ωｓｐＴθ２及短

周期阻尼比 ξｓｐ、等效时间延迟 τｅ等来评定飞机
的短周期模态特性。其中：ωｓｐ和 １／Ｔθ２分别为短
周期频率和短周期轨迹响应频率，表示飞机姿态

与轨迹之间的跟随关系，ωｓｐＴθ２表示飞机在短周期
频率处的俯仰姿态响应与轨迹响应的滞后时间；

ξｓｐ表示飞机的阻尼特性；τｅ表示飞机在短周期频

率处的俯仰姿态响应与指令的滞后时间。

为了求取闭环飞机的低阶等效参数，需采用

低阶等效方法获得与高阶闭环飞机具有一致动态

特性的低阶等效系统。ＭＩＬＳＴＤ１７９７Ａ［１５］在附录
Ｂ中给出了一种基于频域响应特性拟合的低阶等
效方法。其具体方法如下：

首先，将高阶闭环飞机的时域数据转换为频

域数据，获得高阶闭环飞机的频域响应特征。

其次，建立飞机短周期模态的低阶等效模型，

包括俯仰角速率对应纵向杆力或杆位移的传递函

数与法向过载对应纵向杆力或杆位移的传递函

数，如式（１）所示。

ｑ（ｓ）
Ｆｓ（ｓ）

＝
Ｋｑ（ｓ＋１／Ｔθ２）

ｓ２＋２ξｓｐωｓｐｓ＋ω
２
ｓｐ

ｅ－τθｓ

ｎｚ（ｓ）
Ｆｓ（ｓ）

＝
Ｋｎｚ

ｓ２＋２ξｓｐωｓｐｓ＋ω
２
ｓｐ

ｅ－τｎｚ









 ｓ

（１）

式中：ｑ为俯仰角速率；ｎｚ为法向过载；Ｆｓ为纵向
操纵位移或操纵力；Ｋｑ和 Ｋｎｚ为增益；τθ和 τｎｚ为
短周期时间延迟。

寻求低阶等效模型中的有关参数，使式（２）
的指标函数为最小。

Ｍ＝∑
２０

ｉ＝１
［ΔＧ２（ｊωｉ）＋ＫΔ

２
（ｊωｉ）］ （２）

式中：ωｉ为给定的拟配离散点频率，可通过将
０．１～１０ｒａｄ／ｓ进行２０等分获得；ΔＧ（ｊωｉ）为给定
离散点上高阶系统与低阶系统频率特性的幅值误

差，ｄＢ；Δ（ｊωｉ）为相应的相角误差，（°）；Ｋ为幅
值误差和相角误差之间的加权系数，为了使 １ｄＢ
的幅值误差与 １°的相角误差在等效系统中占有
相同的比重，通常选取 Ｋ＝０．０１７５；Ｍ为失配度，
用来表征低阶系统与高阶系统的近似程度，失配

度越小，近似程度越高；反之，近似程度越低。

最后，对低阶等效系统的特征参数进行效果

评价。若失配度 Ｍ＜２０，或在各离散频率处，高阶
闭环飞机与低阶等效系统的相角与幅值误差满足

失配包络图
［１５］
的要求，则该次低阶等效的结果是

可信的。

至此，基于低阶等效方法获得闭环飞机的等

效参数，采用等效参数准则进行评定，即可完成对

闭环飞机短周期模态特性的评定。

１．２　研究方法
不适宜的本体气动参数设计会增大飞行控制

系统的控制难度，使闭环飞机不能获得理想的短

周期动态特性。本文建立了确定飞机本体气动参

数对闭环飞机短周期模态特性影响规律的研究方

法：①选取对闭环飞机短周期模态特性影响较大

４３３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 徐王强，等：气动参数对闭环飞机短周期模态特性的影响

的气动参数；②采用参考模型非线性动态逆控制
方法来设计飞行控制系统，改善闭环飞机的动态

特性；③选取对飞行品质要求严格的飞行状态点；
④对闭环飞机的纵向短周期模态特性进行量化等
级评定；⑤修改飞机本体关键气动参数取值，并对
新的闭环飞机的短周期模态特性进行评定；⑥重
复步骤⑤，对比分析不同本体气动参数取值对闭
环飞机短周期模态特性的影响规律。具体研究方

法如图１所示。

图 １　本体气动参数对闭环飞机短周期模态特性

影响规律研究流程

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒａｎａｌｙｚｉｎｇｉｎｆｌｕｅｎｃｅｒｕｌｅｓｏｆ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄｍｏｄｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐａｉｒｃｒａｆｔ

２　算例与结果分析

２．１　算例对象
选取采用了放宽静稳定性设计的 Ｆ１６飞机作

为研究算例，其具体数学模型参见文献［１６１７］。
２．１．１　模型参考动态逆

为了解决常规飞行控制系统设计时需要针对

不同本体气动参数进行调参的问题，本文选择了

一种基于理想模型的模型参考动态逆控制系

统
［６］
，其结构如图 ２所示。驾驶员输入指令通过

理想参考模型生成理想跟踪指令 ωｒｅｆ，与飞机状
态反馈信号 ωｓ综合后通过 ＰＩ补偿器及 ωｓ，ｃ坐标
转换生成动态逆内回路的输入指令 ωｃ，通过非线
性动态逆内回路计算获得最终的控制变量 ｕ输
入飞机，控制其运动。

图中ωｓ＝［ｐｓ，ｑｓ，ｒｓ］
Ｔ
表示三轴姿态角速率在

图 ２　模型参考动态逆结构

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

稳定轴系上的投影，ω
·

ｓ，ｃ＝［ｐｓ，ｃ，ｑｓ，ｃ，ｒｓ，ｃ］
Ｔ
表示三

轴姿态角速率变化率指令在稳定轴系上的投影，

ω
·

ｃ＝［ｐｃ，ｑｃ，ｒｃ］
Ｔ
表示三轴姿态角速率变化率指

令在体轴系上的投影。

模型参考动态逆是一种基于理想参考模型的

非线性动态逆控制律设计方法。通过设计表征期

望的飞机动态响应特性的理想参考模型，驾驶员

控制输入首先通过该理想参考模型，参考输出作

为动态逆的控制输入。理论上讲，只要飞机的响

应能够渐进跟踪这一参考输出，那么飞机的动态

特性便与理想参考模型一致。这种控制律的控制

效果已在文献［１８２０］中得到了验证。
由于本文仅研究短周期模态的飞行品质问

题，因此，本文仅设计了俯仰轴的理想参考模型。

图２中，俯仰轴理想参考模型的输入为杆位移指
令，输出为俯仰角速率指令。参照 ＭＩＬＳＴＤ
１７９７Ａ［１５］中给出的等效系统短周期传递函数，理
想参考模型的输入 Ｃｐｉｔｃｈ与理想参考模型的输出
ｑｒｅｆ之间的关系可表示为

ｑｒｅｆ
Ｃｐｉｔｃｈ

＝Ｋｑω
２
ｓｐ

ｓ＋１／Ｔθ２
ｓ２＋２ξｓｐωｓｐｓ＋ω

２
ｓｐ

（３）

即俯仰轴的理想参考模型。式中：Ｋｑ／Ｔθ２为模型
稳态增益，与单位过载杆力存在对应关系，１／Ｔθ２
与操纵期望参数 ＣＡＰ存在如下近似关系：

ＣＡＰ＝
ω２ｓｐ

（ＶＴ／ｇ）（１／Ｔθ２）
（４）

式中：ＶＴ为参考速度；ｇ为重力加速度。
因此，确定理想参考模型中 Ｋｑ、ＣＡＰ、ωｓｐ和

ξｓｐ取值的大小，即可确定理想参考模型的具体
形式。

模型参考动态逆控制律的设计目标是使飞机

获得与理想参考模型一致的动态响应特性，且其

动态逆内回路使用了本体气动参数计算控制所需

的气动力矩。因此，不需要针对不同的本体气动

参数进行控制律调参设计。

２．１．２　飞行状态点选取
在仿真过程中，不考虑舵面作动器时间常数

与最大舵面偏转速率限制对闭环飞行短周期模态

特性的影响。将舵面作动器时间常数与最大舵面

偏转速率视为定值。

飞机的舵面作动器可视为一阶惯性环节，取

其作动器时间常数为 ０．０５ｓ，最大偏转速率为
６０（°）／ｓ。飞机的本体气动参数取值大小会受到
飞机的气动布局等因素限制。表１为飞机的初始
本体气动参数及取值变化范围。表中 Ｃｍｑ、Ｃｍα、ＣＬα
和Ｃｍδｅ分别为纵向阻尼导数、稳定导数、升力线斜

５３３
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表 １　飞机初始本体气动参数及变化范围

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｉｔｉａｌａｉｒｃｒａｆｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄ

ｔｈｅｉｒｖａｒｉａｔｉｏｎｒａｎｇｅ

气动参数 初 始 值 变化范围

Ｃｍｑ －３．４３ －１５～－０．１

Ｃｍα －０．１２ －０．７２～０．２８

ＣＬα ３．９ １．９～５．９
Ｃｍδｅ －０．６５ －０．１１～－０．７０

率以及升降舵操纵导数。

由于多个飞机本体气动参数均会影响闭环飞

机的短周期模态特性，在进行评定的过程中可能

涉及到不同参数组合变化的问题。本文在对某一

本体气动参数变化进行短周期模态特性评定时，

若无特殊说明，其余的本体气动参数取值均保持

不变。

此外，考虑到飞机在低速进场状态下的飞行

品质较差，更容易出现由于本体参数变化导致飞

行品质降级的问题。而在高空高速的飞行状态

下，飞机一般都具有一级飞行品质，飞机本体参数

对闭环飞机的飞行品质等级的影响不明显。因

此，选取纵向典型的低速进场状态（飞行高度 Ｈ＝
１０００ｍ，马赫数 Ｍａ＝０．３）作为算例进行计算分
析。根据 Ｆ１６飞机飞行控制系统的特点，选取
“３２１１”指令作为系统输入指令，指令形式取幅值
为０．３（０１）的纵向杆位移输入。指令持续时间
为０～０．３５ｓ。根据闭环飞机的响应，采用低阶等
效拟配的方法对闭环飞机的短周期模态特性进行

评定。

２．２　舵面操纵效能的影响
对不同的升降舵操纵导数（Ｃｍδｅ ＝－０．１３，

－０．３２，－０．６５，－０．７０）下闭环飞机的短周期模
态特性进行评定，评定结果如表２所示。

由表２可以看出，当操纵导数较大时，再增大
操纵导数不会影响闭环飞机的飞行品质。而随着

操纵导数的减小，提供控制力矩所需要的舵面

偏转角度增大，舵面速率饱和的时间增大，舵机

表 ２　不同操纵导数时评定结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

Ｃｍδｅ ωｓｐ／（ｒａｄ·ｓ
－１） ξｓｐ １／Ｔθ２ τｅ／ｓ 品　质

－０．１３ ２．８ ０．５３ ０．３８
０．２００
３级

３级

－０．３２ ２．９ ０．４６ ０．４０
０．１０７
２级

２级

－０．６５ ３．３ ０．４１ ０．４６
０．０５９
１级

１级

－０．７０ ３．３ ０．４１ ０．４６
０．０５９
１级

１级

回路变成一个非线性动态环节，致使舵机输出与

输入指令间存在较大的相位滞后，闭环飞机的等

效时间延迟增大，进而飞机飞行品质恶化。当

Ｃｍδｅ减小至 －０．３２时，飞机短周期品质降为 ２级，

当 Ｃｍδｅ减小至 －０．１３时，则降为３级。

２．３　不同舵面操纵效能下气动参数的影响
根据２．２节的分析，若飞机的气动舵面操纵

效能足够大，则飞行控制系统能保证闭环飞机具

有良好的短周期模态特性。因此，在计算过程中，

不考虑气动舵面操纵效能增大的情况。

分析在升降舵操纵效能减小（Ｃｍδｅ＝－０．３６，

－０．３２，－０．１５）的情况下，不同稳定导数对闭环
飞机短周期模态特性的影响规律，其评定结果如

表３所示。
由表３可知，升降舵操纵效能不足时，减小飞

机的静稳定裕度导致等效时间延迟增大，进而飞

行品质变差。

当 Ｃｍδｅ减小至 －０．３６，稳定导数减小至 ０．２８

时闭环飞机的等效时间延迟约达到０．１ｓ，飞行品
质由１级降为２级。Ｃｍδｅ减小至 －０．３２，稳定导数

由基准值增大至 －０．７２时，闭环飞机的等效时间
延迟由 ０．１０７ｓ降至 ０．０９６ｓ，飞行品质由 ２级提
高为１级。当 Ｃｍδｅ继续减小至 －０．１５时，稳定导

数减小至 ０．２８时闭环飞机的等效时间延迟约达
到０．２ｓ，飞行品质由２级降为 ３级。根据表 ３的
评定结果，可以得到由升降舵操纵效能和稳

表 ３　不同操纵导数和稳定导数时评定结果对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｎｔｒｏｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

Ｃｍδｅ Ｃｍα
ωｓｐ／

（ｒａｄ·ｓ－１）
ξｓｐ １／Ｔθ２ τｅ／ｓ 品　质

－０．３６

－０．７２ ２．８ ０．４５ ０．５３
０．０８７
１级

１级

－０．１２ ２．７ ０．４１ ０．５６
０．０９１
１级

１级

０．２８ ２．７ ０．３８ ０．５７
０．１０２
２级

２级

－０．３２

－０．７２ ２．７ ０．４８ ０．５３
０．０９６
１级

１级

－０．１２ ２．７ ０．４０ ０．５７
０．１０７
２级

２级

０．２８ ２．７ ０．３６ ０．６０
０．１１７
２级

２级

－０．１５

－０．７２ ２．７ ０．４２ ０．５６
０．１８４
２级

２级

－０．１２ ２．８ ０．３８ ０．５９
０．１９２
２级

２级

０．２８ ２．７ ０．３４ ０．７０
０．２０１
３级

３级

６３３
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定导数构成的闭环飞机飞行品质边界如图 ３
所示。

图３中，虚线为预设的稳定导数变化边界，实
线为升降舵操纵效能与稳定导数共同组成的飞行

品质边界。由图 ３可以看出，随着升降舵操纵效
能的降低，闭环飞机的飞行品质等级下降，保持良

好飞行品质的稳定导数的可变化范围也相应地减

小。这是因为较小的稳定导数将导致飞机本体的

短周期频率减小，需要升降舵提供更大的俯仰控

制力矩来改善其频率特性。而在同样的操纵效能

下，提供更大的力矩导致舵面更长时间地处于速

率饱和状态，等效时间延迟增大，进而飞行品质

恶化。

对飞机升降舵操纵效能不足（Ｃｍδｅ＝－０．３６，

－０．３２，－０．１５）的情况下，不同阻尼导数对闭环
飞机模态特性的影响规律进行分析，其评定结果

如表４所示。
由表４可知，升降舵操纵效能不足时，减小飞

机的阻尼导数 Ｃｍｑ将导致等效时间延迟增大，飞
行品质变差。

当 Ｃｍδｅ减小至 －０．３６，阻尼导数减小至 －０．１

时闭环飞机的等效时间延迟约达到０．１ｓ，飞行品
质由１级降为 ２级。当 Ｃｍδｅ减小至 －０．３２，阻尼

导数由基准值增大至 －１５，闭环飞机的等效时间
延迟由 ０．１０７ｓ降至 ０．０９９ｓ，飞行品质由 ２级提
高为１级。当 Ｃｍδｅ减小至 －０．１５时，阻尼导数减

小至 －０．１时闭环飞机的等效时间延迟约达到
０．２ｓ，飞行品质由 ２级降为 ３级。根据表 ４的评
定结果，可以得到由升降舵操纵效能和阻尼导数

构成的闭环飞机飞行品质边界如图４所示。
图４中，虚线为预设的阻尼导数变化边界，

实线为升降舵操纵效能与阻尼导数共同组成的飞

图 ３　升降舵操纵效能与稳定导数的飞行品质边界

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓｂｏｕｎｄａｒｙｅｌｅｖａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

表 ４　不同操纵导数和阻尼导数的评定结果对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｎｔｒｏｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｍｐｉｎｇｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

Ｃｍδｅ Ｃｍｑ
ωｓｐ／

（ｒａｄ·ｓ－１）
ξｓｐ １／Ｔθ２ τｅ／ｓ 品　质

－０．３６

－１５ ２．７ ０．３９ ０．５６
０．０７４
１级

１级

－３．４３ ２．７ ０．４１ ０．５６
０．０９１
１级

１级

－０．１ ２．８ ０．４２ ０．５６
０．１００
２级

２级

－０．３２

－１５ ２．７ ０．３７ ０．５９
０．０９９
１级

１级

－３．４３ ２．７ ０．４０ ０．５７
０．１０７
２级

２级

－０．１ ２．８ ０．４１ ０．５７
０．１１２
２级

２级

－０．１５

－１５ ２．７ ０．３６ ０．５９
０．１８１
２级

２级

－３．４３ ２．８ ０．３８ ０．５９
０．１９２
２级

２级

－０．１ ２．８ ０．３８ ０．５７
０．２０１
３级

３级

图 ４　升降舵操纵效能与阻尼导数的飞行品质边界

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｅｌｅｖａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｄａｍｐｉｎｇｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

行品质边界。由图 ４可知，在升降舵操纵效能不
足的情况下，随着阻尼导数的减小，闭环飞机的飞

行品质等级降低。这是因为较小的阻尼导数将导

致飞机本体的短周期阻尼比降低，需要升降舵提

供更大的俯仰控制力矩来改善其阻尼特性。而在

同样的操纵效能下，提供更大的力矩导致舵面速

率饱和持续时间增大，等效时间延迟增大，进而飞

行品质恶化。

在飞机舵面操纵效能不足（Ｃｍδｅ ＝－０．３６，
－０．３２，－０．１５）的情况下，分析不同升力线斜率
对闭环飞机短周期模态特性的影响规律，评定结

果如表５所示。
由表５可知，升降舵操纵效能较低时，减小飞

机的升力线斜率度将导致等效时间延迟增大，飞

７３３
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行品质恶化。

当 Ｃｍδｅ减小至 －０．３６时，升力线斜率减小至

１．９时闭环飞机的等效时间延迟达到 ０．１ｓ，飞行
品质由１级降为２级。Ｃｍδｅ减小至 －０．３２，升力线

斜率由基准值增大至５．９时，闭环飞机的等效时间
延迟由 ０．１０７ｓ降至 ０．０９８ｓ，飞行品质由 ２级提
高为１级。当 Ｃｍδｅ减小至 －０．１５时，升力线斜率

减小至１．９将导致闭环飞机仿真出现剧烈振荡，无
法完成低阶等效拟配，飞行品质降为低于３级。根
据表５的结果，可以得到由升降舵操纵效能和升力
线斜率构成的闭环飞机飞行品质边界如图５所示。

图５中，虚线为预设的升力线斜率变化边界，
实线为升降舵操纵效能与升力线斜率共同组成

的飞行品质边界。由图５可知，在升降舵操纵效

表 ５　不同操纵导数和升力线斜率时评定结果对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｎｔｒｏｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｉｆｔｃｕｒｖｅｓｌｏｐｅ

Ｃｍδｅ ＣＬα
ωｓｐ／

（ｒａｄ·ｓ－１）
ξｓｐ １／Ｔθ２ τｅ／ｓ 品　质

－０．３６

５．９ ２．７ ０．３９ ０．６５
０．０７４
１级

１级

３．９ ２．７ ０．４１ ０．５６
０．０９１
１级

１级

１．９ ２．７ ０．４６ ０．５４
０．１００
２级

２级

－０．３２

５．９ ２．７ ０．３６ ０．７０
０．０９８
１级

１级

３．９ ２．７ ０．４０ ０．５７
０．１０７
２级

２级

１．９ ２．７ ０．４２ ０．５６
０．１１５
２级

２级

－０．１５

５．９ ２．７ ０．３５ ０．７３
０．１８１
２级

２级

３．９ ２．８ ０．３８ ０．５９
０．１９２
２级

２级

１．９ 参数剧烈振荡，拟配效果差，品质低于３级

图 ５　升降舵操纵效能与升力线斜率的飞行品质边界

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｅｌｅｖａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｌｉｆｔｃｕｒｖｅｓｌｏｐｅ

能不足的情况下，随着升力线斜率的减小，闭环飞

机的飞行品质等级降低。这是因为减小升力线斜

率导致飞机运动变慢，等效地降低了飞机本体的

短周期振荡频率，在模型参考动态逆的作用下，升

降舵需要提供更大的俯仰控制力矩来改善闭环飞

机的频率特性。在同样的操纵效能下，提供更大

的力矩导致舵面将更长时间的处于速率饱和状

态，等效时间延迟增大，进而飞行品质恶化。

２．４　本体气动参数的适配规律
本节重点分析稳定导数、阻尼导数和升力线

斜率组合变化对闭环飞机飞行品质的影响规律。

经仿真计算，在升降舵操纵效能取值为 Ｃｍδｅ ＝
－０．２８时，满足闭环飞机 １级飞行品质的飞机本
体气动参数适配值集合可以用三维图形来表征，

如图６所示。
图６中，上平面 Ａ由最大升力线斜率 ＣＬα＝

５．９时参数的集合（Ｃｍα，Ｃｍｑ）组成，平面 ａｂｃｄ由
最小升力线斜率 ＣＬα＝１．９时的参数集合（Ｃｍα，
Ｃｍｑ）组成。前平面 Ｃ由阻尼导数取最大值 Ｃｍｑ＝
－１５时的参数集合（ＣＬα，Ｃｍα）组成。后平面 Ｄ由
阻 尼导数取最小值Ｃｍｑ＝－０．１时的参数集

图 ６　满足 １级品质的气动参数适配值集合

Ｆｉｇ．６　Ｍａｔｃｈｖａｌｕｅｓｅｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｔｏｓａｔｉｓｆｙｌｅｖｅｌ１ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓ

８３３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 徐王强，等：气动参数对闭环飞机短周期模态特性的影响

合（ＣＬα，Ｃｍα）组成。左平面 Ｅ由稳定导数取最大
值 Ｃｍα＝－０．７２时的参数集合（ＣＬα，Ｃｍｑ）组成。
右平面 Ｆ由稳定导数取最小值时 Ｃｍα＝０．２８的参
数集合（ＣＬα，Ｃｍｑ）组成。曲面 Ｇ的各边界由各本
体参数取最小值时的参数集合（ＣＬα，Ｃｍｑ，Ｃｍα）
组成。

当飞机的本体参数位于图６中的多边体内部
时，闭环飞机的短周期模态具有 １级飞行品质。
本体参数越靠近深色区域，等效时间延迟越大，飞

行品质越差；反之，越靠近浅色区域，等效时间延

迟越小，飞行品质越好。

在适配集合中（见图６），取出参数 ＣＬα＝１．９，
３．９，５．９时参数 Ｃｍα和 Ｃｍｑ的适配区域，来分析三
者的适配规律，如图７所示。

图７中的闭合区域即为闭环飞机短周期模

图 ７　阻尼导数与稳定导数的适配区域

Ｆｉｇ．７　Ｍａｔｃｈｖａｌｕｅａｒｅａｏｆｄａｍｐｉｎｇｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

ａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓ

态保持 １级飞行品质的参数适配区域。当参数
（Ｃｍα，Ｃｍｑ）越靠近区域的左下角，闭环飞机的等
效延迟时间越小，飞行品质越好。反之，当参数越

靠近区域的右上角，闭环飞机的等效时间越大，飞

行品质越差。从图 ７中可以看出，随着升力线斜
率的减小，闭环飞机短周期模态保持 １级飞行品
质的参数（Ｃｍα，Ｃｍｑ）适配区域的面积逐渐缩小。
当 ＣＬα＝１．９时，参数（Ｃｍα，Ｃｍｑ）适配区域的面积
最小，即为图６的平面 ａｂｃｄ。

对于不同的升降舵操纵效能，其本体气动参

数的适配值集合大小不同。图８为不同的升降舵
操纵效能下（Ｃｍδｅ＝－０．２８，－０．２４），闭环飞机保
持１级短周期模态飞行品质的本体气动参数的适
配值集合。

由图 ８可知，上方的黑色曲面为 Ｃｍδｅ ＝
－０．２４的气动参数适配边界，下方的彩色曲面为
Ｃｍδｅ＝－０．２８的气动参数适配边界。随着升降舵
操纵效能的下降，闭环飞机短周期模态具有 １级
品质的本体参数的适配范围缩小，曲面边界上移。

这是因为随着升降舵操纵效能的减小，其等效地

改变本体参数的能力也相应地下降，即改善闭环

飞机短周期模态特性的能力降低。为保证闭环飞

机具有１级飞行品质，飞机本体气动参数的设计
要求提高，适配范围减小。

图 ８　不同升降舵操纵效能下的气动参数适配值集合

Ｆｉｇ．８　Ｍａｔｃｈｖａｌｕｅｓｅｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｌｅｖａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

３　结　论

１）建立了本体气动参数对闭环飞机短周期
模态特性影响的评定方法：采用模型参考动态逆

控制方法来设计研究对象的飞行控制系统，在对

短周期模态特性要求严格的飞行状态下，对不同

的关键本体气动参数及参数组合下闭环飞机的飞

行品质进行评定，确定本体气动参数对闭环飞机

短周期模态特性的影响规律。

９３３
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２）升降舵操纵效能的大小是影响闭环飞机
短周期模态特性的主要因素。若升降舵操纵效能

不足时，在适当的范围内，增大飞机的俯仰稳定导

数、阻尼导数和升力线斜率可减小升降舵处于速

率饱和状态的持续时间，有助于改善闭环飞机的

飞行品质。

３）本文以采用模型参考动态逆控制律的
Ｆ１６飞机为算例，通过对不同气动参数组合下的
闭环飞机短周期模态特性进行了评估，得到了分

别由升降舵操纵效能与俯仰稳定导数、俯仰阻尼

导数和升力线斜率构成的飞行品质等级边界。通

过仿真计算，得到了闭环飞机短周期模态达到一

级飞行品质的飞机本体气动参数适配值集合。在

此集合内，随着升力线斜率的减小，阻尼导数与稳

定导数组成的适配区域的面积将逐渐减小。随着

升降舵操纵效能的减小，闭环飞机短周期模态达

到１级飞行品质的本体气动参数适配区域将逐渐
缩小。
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ｌａｘｅｄｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙａｉｒｃｒａｆｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ；ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ；ｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄｍｏｄｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；
ｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎ；ｆｌｙｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０８３１１４：１８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０８３１．１４１８．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｌｘ＿ｃ８１８＠１６３．ｃｏｍ
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力传感器惯性质量的改进 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ校准方法
江文松１，２，王中宇１，，张力２，杨军２，吕京３

（１．北京航空航天大学 精密光机电一体化技术教育部重点实验室，北京 １０００８３；

２．中国航空工业集团有限公司 北京长城计量测试技术研究所，北京 １０００９５；

３．中国合格评定国家认可中心 技术处，北京 １０００６２）

　　摘　　　要：惯性质量是力传感器模型的重要校准参数，也是影响动态力测量精度的关
键因素之一。为了消除参数误差对惯性质量校准模型引起的病态，提出一种改进 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ
校准（ＭＭＣＣ）方法。首先，建立力传感器惯性质量、配重质量与测量响应之间的模型；其次，利
用伪随机数生成技术，分别对该模型中的配重质量、加速度和电压进行样本空间的全域模拟；

然后，根据区间判断准则筛选出满足预设精度的有效样本；最后，结合有效样本的概率，估计出

力传感器的惯性质量，并实现动态校准。为了验证本文方法的准确性，利用正弦激振台对 Ｋｉｓ
ｔｌｅｒ９３３１Ｂ型力传感器进行动态校准。实验结果表明，惯性质量的估计值为 ８３．９１ｇ，估计误差
为０．６７％，标准差为０．７４ｇ；动态力的校准误差范围为［－７．８８％，１１．４６％］。校准误差明显
低于传统的二次及多次配重法。

关　键　词：力传感器；估计；模型病态；ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ模拟；动态校准
中图分类号：Ｖ４４１；ＴＨ８２３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３４２０７

　　力传感器作为动态机械量感知的一种重要手
段，广泛地应用于宇航科学、车辆工程、武器装备

等领域的高精度测力仪器中，其良好的参数性能

是高精度测力的重要保证。同时，力传感器的参

数是通过动态校准进行估计的
［１］
。然而，就校准

技术而言，力传感器的性能越来越多地受限于传

感器模型的辨识精度
［２３］
。显然，对出厂力传感

器任何关键模型参数的估计失误，都将导致示值

与真实载荷之间的偏离。因此，设计合理的力传

感器校准方法以实现其关键参数的估计，是提高

测力精度的有效途径。

在理想的情况下，力传感器模型通常是一个

由顶端质量和基部质量组成的二阶弹簧阻尼系

统
［４］
。在工程中，普遍将力传感器的输出值当做

其实际的负载。而在实际的动态测量中，当负载

作用在力传感器的激励端时，其响应端将会因自

重和换能元件的分布质量而产生一个微小的惯性

质量
［５］
。该惯性质量通过力传感器模型产生一

个额外的惯性力。同时，惯性质量引起的惯性力

会随着运动加速度的增大而显著增大，严重干扰

力传感器的测量精度。为了将该额外的惯性力从

传感器模型中分离出来，必须对传感器模型中的

惯性质量做出准确的估计。

目前，力传感器惯性质量的校准方法主要有

２类。第１类为直接测量法。该方法通过建立力
传感器灵敏度、敏感面有重力静态输出与敏感面

无重力静态输出三者之间的模型，求解出惯性质

量
［６］
。由于惯性质量较小，重力和干扰信号均会

lenovo
全文下载
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产生较大的估计误差。为了解决该问题，Ｆｕｊｉｉ提
出了一种动态估计方法，通过采集连续激振时的

力传感器参考频点的输出电压和加速度，根据牛

顿第二定律求出力传感器的惯性质量
［７８］
。由于

动态激振过程中存在着灵敏度漂移，利用未修正

的静态灵敏度往往会导致较大的精度损失。

第２类为间接测量法。为了规避灵敏度的动
态漂移对测量精度的影响，在 Ｆｕｊｉｉ［７８］的基础上，
Ｂｒｕｅｌ＆Ｋｊｒ公司提出了一种一次配重技术。该
技术分别测量出力传感器在空载激振和配重激振

状态的输出，利用比较法消去模型中动态漂移的

灵敏度，求得力传感器的惯性质量
［９１０］
。遗憾的

是，空载输出时的灵敏度往往会因噪声干扰而产

生非线性畸变，造成较大的模型误差。近年来，发

展起来的多次配重技术能消除加速度和灵敏度的

干扰，已被广泛地用于惯性质量的求解
［１１１３］

。虽

然增加配重次数能降低灵敏度漂移的影响，但电

压和加速度的测量噪声会导致模型的病态，增大

误差累积。

为了改善力传感器模型的病态，本文提出一

种改进 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ校准（ＭＭＣＣ）的惯性质量校
准方法。利用伪随机数生成技术，分别对力传感

器模型中的配重质量、加速度和电压值进行样本

空间的全域模拟；根据区间判断准则，筛选出满足

预设精度的有效样本；结合有效样本概率和测量

值来校准力传感器的惯性质量。本文还研制了一

种力传感器的动态校准装置，用于该方法有效性

的验证。

１　力传感器的惯性质量模型

力传感器的惯性质量是由二阶模型的顶端质

量与作用在其上的附加质量共同耦合产生的，如

图１所示。
为了估计该惯性质量 ｍｅ，可以对力传感器模

型进行重复配重，建立惯性质量与传感器传递函

数之间的关系，即配重模型

（ｍｅ＋Ｍｉ）ａｉ（ｔ）＝Ｕｉ（ｔ）／Ｓ（ｔ） （１）

式中：Ｍｉ为第 ｉ次配重的质量；ａｉ（ｔ）为 ｔ时刻的
加速度；Ｕｉ（ｔ）为对应时刻力传感器的输出电压；
Ｓ（ｔ）为力传感器的静态灵敏度。

在动态测量过程中，力传感器的灵敏度会动

态漂移至 Ｓｄ（ｔ）。式（１）可以进一步简化为
ｋｉ（ｔ）＝（ｍｅ＋Ｍｉ）Ｓｄ（ｔ） （２）

式中：传递系数 ｋｉ（ｔ）＝Ｕｉ（ｔ）／ａｉ（ｔ），电压 Ｕｉ（ｔ）
和加速度 ａｉ（ｔ）均为动态测量值。

图 １　力传感器的二阶模型

Ｆｉｇ．１　Ｑｕａｄｒａｔｉｃｍｏｄｅｌｏｆａｆｏｒｃｅｔｒａｎｓｄｕｃｅｒ

由式（２）可知，通过 ２次配重建立的二元二
次方程组，可求解惯性质量。但在实际测量中，配

重质量和传递系数均会引起惯性质量的求解误

差。这是因为若配重过大，可能会淹没惯性质量

产生的电压输出；反之，若配重过小，则会引起较

大的灵敏度漂移；再者，加速度 ａｉ（ｔ）和电压Ｕｉ（ｔ）
的测量误差会直接通过传递系数 ｋｉ累积到惯性
质量上。因此，为了降低模型误差，需要保证每次

配重质量 Ｍｉ下传递系数的误差均最小，即
Ｇ（Ｘ）＝ｍａｘ

１≤ｉ≤Ｎ
ｋｉ（ｔ）－ｍｉｎ

１≤ｉ≤Ｎ
ｋｉ（ｔ） （３）

式中：Ｘ为估计量，且 Ｘ＝［ｍｅ，Ｓｄ（ｔ）］；Ｎ为测量
次数。

式（３）的求解精度与变量 Ω＝｛Ｍｉ，１≤ｉ≤Ｎ｝
和 ｋｉ（ｔ）的样本空间大小密切相关。也就是说，样
本空间越大，目标函数越接近于 ０。为了实现目
标函数 Ｇ（Ｘ）在 Ω空间内最小，设初始样本 Ｍ＝
｛Ｍ１，Ｍ２，…，ＭＮ｝，对应的传递系数为 ｋ（ｔ）＝
｛ｋ１（ｔ），ｋ２（ｔ），…，ｋＮ（ｔ）｝。

２　改进 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ校准方法

在测量过程中，配重质量 Ｍｉ和传递系数

ｋｉ（ｔ）均为惯性质量 ｍｅ的随机变量。其中，Ｍｉ在
区间（０，Ｍ）内服从均匀分布；作为加速度 ａｉ（ｔ）和
电压 Ｕｉ（ｔ）的测量值，传递系数 ｋｉ（ｔ）服从标准正

态分布
［１４１６］

。这 ２种分布的概率密度函数可分
别表示为

ｆ（Ｍｉ）＝
１
Ｍ

ｆ（ｋｉ（ｔ））＝
１
２πσ２

ｅｘｐ －ｋ
２

２( ){
σ

（４）

式中：σ为加速度和电压共同引起的测量不确

３４３
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定度。

对式（４）进行离散逆变换，分别抽样出配重
质量 Ｍｉ和传递系数 ｋｉ（ｔ）的样本，即
Ｍｉ＝ＭＲ１

ｋｉ（ｔ）＝σ －２ｌｎＲ槡 ２ｃｏｓ（２πＲ３
{

）
（５）

式中：Ｒ１、Ｒ２和 Ｒ３为区间（０，１）内的伪随机数。
根据式（５），可以将配重模型进一步变换为

σ －２ｌｎＲ槡 ２ｃｏｓ（２πＲ３）＝（ｍｅ＋ＭＲ１）Ｓｄ（ｔ）

（６）
　　为了避免该模型中样本集的退化，在进行
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ估计之前，利用式（３）对式（６）随机生
成的样本进行判断。使得满足 Ｇ（Ｘ）最小化的样
本集保留，并剔除不满足式（３）的样本，从而实
现样本集的优化，ＭＭＣＣ方法的流程图如图 ２
所示。

图 ２　ＭＭＣＣ方法的流程图

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＭＭＣＣｍｅｔｈｏｄ

分别设传感器的初始灵敏度为 Ｓ（０）ｄ （ｔ），初始

惯性质量为 ｍ（０）ｅ 。根据传感器的初始灵敏度，在
随机变量｛Ｍｉ，ｋｉ（ｔ）｝的 Ｎ个样本中，分别对 Ｒ１、
Ｒ２和 Ｒ３进行伪随机数生成，当模拟值经过区间
（式 （７））的条件成立时，有效样本 Ｎ′加 １，即
Ｎ′（ｎ＋１）＝Ｎ′（ｎ）＋１；否则，保持有效样本量不
变。对变量经过 Ｎ次伪随机生成之后，就可在配
重区间（０，Ｍ）内形成一个梯形区域，如图３所示。

Ｓ（０）ｄ （ｔ）－δ≤
σ －２ｌｎＲ槡 ２ｃｏｓ（２πＲ３）

ＭＲ１
≤

　　Ｓ（０）ｄ （ｔ）＋δ （７）
式中：δ为灵敏度的最大允许偏差。

由几何关系，落入梯形区域内的伪随机数的

概率即为有效样本的概率 Ｐ^，可以用梯形面积与
矩形面积之比表示

Ｐ^＝
Ａｔ
Ａｒ
＝

Ｍ
２
Ｓ^ｄ（ｔ）（２^ｍｅ＋Ｍ）

ＭＳ^ｄ（ｔ）（^ｍｅ＋Ｍ）
（８）

式中：Ｐ^＝Ｎ′／Ｎ；Ａｔ为梯形面积；Ａｒ为矩形面积；
ｍ^ｅ为惯性质量估计值。

整理式（８）可得

ｍ^ｅ＝ｈＭ＝
（２Ｐ^－１）Ｍ

２（１－Ｐ^）
（９）

式中：质量系数 ｈ＝ ２Ｐ^－１
２（１－Ｐ^）

。显然，质量系数是

随机模拟概率的单调递增函数，如图４所示。
当概率Ｐ^＝０．５时，质量系数为 ０，表明配重

过大；当概率Ｐ^＜０．５时，质量系数为负数，表明传
感器的基部质量大于惯性质量；当概率 Ｐ^＞０．５
时，质量系数随概率的增大成指数增长；当概率Ｐ^
趋近于 １时，质量系数无限大，此时，配重因过小
而导致模拟失真。

由式（９）可知，一旦知道配重范围（０，Ｍ）和
Ｎ次模拟的概率Ｐ^，就可估计出惯性质量的量值。

图 ３　惯性质量的伪随机数模拟分布

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｓｅｕｄｏｒａｎｄｏｍ

ｎｕｍｂｅｒｓｆｏｒｉｎｅｒｔｉａｍａｓｓ

图 ４　质量系数的增长趋势模拟

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｏｗｔｈｔｅｎｄｅｎｃｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｍａｓｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
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３　校准实验与数据分析

３．１　校准装置的设计
为了验证 ＭＭＣＣ方法的准确性，研制了力传

感器动态校准装置，通过测量不同配重时的力传

感器输出，来实现其动态特性的校准。该装置主

要由激振系统、测量系统和控制系统组成，如图 ５
所示。激振系统主要包括正弦激振台、隔振基座

和测量支架；测量系统包括被校准力传感器、不同

的配重和双频激光干涉仪；控制系统包括二维精

密微动平台、数据采集单元和安装在 ＰＣ机中的
虚拟测控平台。

选用 Ｋｉｓｔｌｅｒ９３３１Ｂ型力传感器作为被校准对
象。测量过程主要包括 ３步。第 １步，将被校准
力传感器安装在正弦激振台上方的传感器基座

上；通过二维精密微动平台调整双频激光干涉仪

出射光线的方向，使激光轴近似对准被校准力传

感器的中心。第２步，将不同质量的配重 Ｍｉ安装
在传感器的输出端；启动正弦激振台以频率 ｆ＝
４５０Ｈｚ开始激振。第 ３步，利用双频激光干涉仪
实时测量配重质量的激振加速度 ａｉ（ｔ）；同时，测
控平台通过 ＰＣＩ１７１１ＵＬ数据采集卡记录被校准
力传感器的输出电压 Ｕｉ（ｔ），如表１所示。
３．２　数据分析与处理

将上述测量数据作为初值，解算力传感器的

初始灵敏度；通过建立的力传感器 ＭＭＣＣ方法，
对［０，７６２１．８３３］ｇ区间的实测配重进行 Ｎ次模
拟估计，得到不同配重质量的有效样本的概率，如

图 ６所示。能看出，在配重质量范围一定的情况
下，概率估计值会随着抽样次数的增加而趋于

稳定。说明随着样本空间的增大，估计值逐渐

收敛。

　　另外，当抽样次数一定时，随着配重质量的模
拟范围增大，概率估计值会逐渐降低并无限接近

５０％。说明较大的配重质量会抑制估计值的振
荡幅值。在抽样次数较少时，较大的配重质量具有

１—隔振基座；２—正弦激振台；３—被校准力传感器；４—配重；

５—双频激光干涉仪；６—二维精密微动平台；７—测量支架；

８—信号传输线；９—传感器基座。

图 ５　力传感器动态校准装置

Ｆｉｇ．５　Ｄｙｎａｍｉｃｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｏｆａｆｏｒｃｅｔｒａｎｓｄｕｃｅｒ

表 １　力传感器的激励与响应

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｓａｎｄｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｆｏｒｃｅｔｒａｎｓｄｕｃｅｒ

Ｎｏ．
１１７．９３１ｇ配重 ２２９．５６２ｇ配重 ４４７６．３４０ｇ配重 ７６２１．８３３ｇ配重

ａｉ（ｔ）／（ｍ·ｓ
－２） Ｕｉ（ｔ）／ｍＶ ａｉ（ｔ）／（ｍ·ｓ

－２） Ｕｉ（ｔ）／ｍＶ ａｉ（ｔ）／（ｍ·ｓ
－２） Ｕｉ（ｔ）／ｍＶ ａｉ（ｔ）／（ｍ·ｓ

－２） Ｕｉ（ｔ）／ｍＶ

１ １５１．９２ ６２３．６９ １５８．７８ ６５０．８３ １６５．６５ ６７９．４６ １７８．６８ ７３２．７０

２ １５２．６１ ６２３．４６ １５９．４７ ６５４．３４ １６６．３３ ６８２．３１ １７９．３７ ７３６．０２

３ １５３．２９ ６２９．８１ １６０．１６ ６５６．４９ １６７．０２ ６８５．９９ １８０．０５ ７３９．０３

４ １５３．９８ ６３３．０１ １６０．８４ ６５９．７３ １６７．７０ ６８８．３７ １８０．７４ ７３９．８９

５ １５４．６７ ６３４．４８ １６１．５３ ６６２．１２ １６８．３９ ６９１．５６ １８１．４３ ７４５．４６

６ １５５．３５ ６３６．０３ １６２．２１ ６６５．２６ １６９．０８ ６９４．２４ １８２．１１ ７４７．９５

７ １５６．０４ ６３６．８３ １６２．９０ ６６８．７２ １６９．７６ ６９６．１８ １８２．７９ ７５０．５９

８ １５６．７３ ６４２．９８ １６３．５９ ６６９．６１ １７０．４５ ６９９．９５ １８３．４８ ７５３．２９

９ １５７．４１ ６４５．６４ １６４．２７ ６７０．３８ １７１．１３ ７０２．０１ １８４．１７ ７５５．７８

１０ １５８．０９ ６４８．５０ １６４．９６ ６７３．３３ １６５．６５ ６７９．４６ １８４．８６ ７５８．４５

５４３
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图 ６　不同配重质量的有效样本概率

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｖａｌｉｄｓａｍｐｌｅｓｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｄｄｉｔｉｏｎａｌｍａｓｓ

更快的收敛速度。当配重质量过大时，惯性质量

将容易被模型误差淹没而无法实现估计。

根据概率估计值，利用式（９）可估计出力传

感器的惯性质量，如图７所示。可以看出，在不同
的配重质量下，惯性质量的估计值不尽相同。但

是，随着抽样次数的增加，惯性质量的估计值逐渐

收敛。惯性质量的估计误差可用不同条件下估计

值的估计误差 Ｅ（ｎ）ｒ 和 Ｂｅｓｓｅｌ标准差 ε来表示，即

Ｅ（ｎ）ｒ ＝１
ｖ∑

ｖ

ｉ＝１

ｍ^（ｎ）ｅｉ －珚ｍ
（ｎ）
ｅｉ

ｍ^（ｎ）ｅｉ
×１００％ （１０）

ε＝ １
ｖ－１∑

ｖ

ｉ＝１
（^ｍ（ｎ）ｅｉ －珚ｍ

（ｎ）
ｅｉ ）槡

２
（１１）

式中：ｖ为配重次数，本实验取 ｖ＝４；珚ｍ（ｎ）ｅｉ 和 ｍ^
（ｎ）
ｅｉ 为

ｎ次模拟时惯性质量估计值的均值和估计值。根
据式（１０）和式（１１）可求出惯性质量的估计误差和
标准差，如图８所示。该结果表明，经过 Ｎ＝１０５次
ＭＭＣＣ估计之后，力传感器惯性质量的估计值为
８３．９１ｇ，估计误差为０．６７％，标准差为０．７４ｇ。

相应地，传统的二次配重法和多次配重法的

计算结果如表 ２所示。可以看出，二次配重法的
估计误差为２．１３％，标准差为２．２４ｇ；多次配重法
的估计误差降低到１．２８％，标准差降低至１．３４ｇ。
但是，当抽样次数超过７．６×１０４次之后，ＭＭＣＣ

图 ７　力传感器惯性质量的估计值

Ｆｉｇ．７　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｉｎｅｒｔｉａｍａｓｓｏｆａｆｏｒｃｅｔｒａｎｓｄｕｃｅｒ

图 ８　ＭＭＣＣ方法的估计误差和标准差

Ｆｉｇ．８　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒａｎｄｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆＭＭＣＣｍｅｔｈｏｄ

表 ２　传统配重法的估计误差

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌａｄｄｉｔｉｏｎａｌ

ｍａｓｓｍｅｔｈｏｄ

方　法 估计值／ｇ 标准差／ｇ 估计误差／％

二次配重法 ８５．７０ ２．２４ ２．１３

多次配重法 ８４．９８ １．３４ １．２８

６４３
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方法的平均相对误差低于二次配重法和多次配

重法。

将改进 ＭＭＣＣ方法和传统方法的估计值均
用于 Ｋｉｓｔｌｅｒ９３３１Ｂ型力传感器的动态校准，其动
态力校准的相对误差 Ｅｒｒ为

Ｅｒｒ＝［（^ｍ
（ｎ）
ｅ ＋Ｍｉ）ａｉ（ｔ）－ｆ（ｔ）］／ｆ（ｔ） （１２）

式中：^ｍ（ｎ）ｅ 为 Ｋｉｓｔｌｅｒ９３３１Ｂ型力传感器的惯性质
量估计值；ｆ（ｔ）为 ｔ时刻作用在被校力传感器上
的标准激振力。利用正弦激振台产生 ｆ（ｔ），即可
根据估计值求出动态力的校准误差，如图９所示。
可以看出，随着样本量的增大，动态力的校准误差

逐渐减小；配重质量的增大还能提高校准误差的

改善速度；当最大配重质量为 ７６２１．８３３ｇ时，动
态力的校准误差范围为［－７．８８％，１１．４６％］。
然而，二次配重法和多次配重法的动态力校准误

差分别为 ２７．５３％和 －２１．８３％，分别为 ＭＭＣＣ方
法的３．５倍和 ２．８倍。因此，本文方法的动态力
校准误差更小。

图 ９　ＭＭＣＣ方法的动态力校准误差

Ｆｉｇ．９　Ｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆ

ＭＭＣＣｍｅｔｈｏｄ

４　结　论

１）提出一种 ＭＭＣＣ方法，用于力传感器动
态特性的校准。该方法利用伪随机数生成技术，

对力传感器模型中的配重质量、加速度和电压进

行抽样模拟；根据区间判断准则求出有效样本，准

确估计力传感器的惯性质量。

２）利用 ＭＭＣＣ方法，设计了一种力传感器
动态校准的实验装置。结果表明，在相同的预设

精度下，增大模拟配重质量能够降低算法的抽样

空间，提高估计值的收敛速度。当抽样次数超过

７．６×１０４次后，ＭＭＣＣ方法的误差低于二次配重法

和多次配重法；经过 Ｎ＝１０５次抽样，Ｋｉｓｔｌｅｒ９３３１Ｂ
型力传感器的惯性质量的估计值为 ８３．９１ｇ，估计
误差为０．６７％，标准差为０．７４ｇ，估计值达到最优。

３）将惯性质量估计值用于 Ｋｉｓｔｌｅｒ９３３１Ｂ型

力传感器的动态校准。结果表明动态力的校准误

差随着样本量的增大而减小；配重质量的增大会

提高校准误差的改善速度；当最大配重质量为

７６２１．８３３ｇ时，动 态 力 的 校 准 误 差 范 围 为
［－７．８８％，１１．４６％］。然而，传统的二次配重法
和多次配重法的动态力校准误差分别为 ２７．５３％
和 －２１．８３％。因此，本文方法的动态力校准误差
更小。
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ＢｅｉｊｉｎｇＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（３１７２０２０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍｅｗａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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一种新的胚胎电子细胞阵列测试结构

李丹阳，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：针对胚胎电子细胞阵列中测试结构与故障检测和定位方法受电子细胞和阵
列结构限制较大，故障检测和定位能力有限，硬件消耗大等问题，提出一种由可配置边界扫描

结构和可配置内部扫描结构组成的新的测试结构。基于这种测试结构，提出了寄存器传输级

故障检测和细胞级故障定位相结合的故障检测和定位方法。仿真实验以 ｓ２７电路为例，详细
介绍了故障检测和定位的具体过程并对测试结构的硬件消耗进行了分析。仿真和分析结果表

明，本文方法可有效检测并在细胞级定位故障，而且随着阵列规模增大，测试结构的硬件消耗

所占比例明显下降，适用于大规模胚胎电子细胞阵列。

关　键　词：胚胎电子细胞阵列；测试结构；故障检测；故障定位；扫描测试
中图分类号：ＴＰ３０２．８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３４９１４

　　胚胎电子细胞阵列［１２］
是一种具有故障自修

复能力的新型高可靠性硬件，在航天航海、深空探

测等环境严苛，人工维修难以开展的领域具有广

阔的应用前景。近年来，胚胎电子细胞阵列的研

究主要围绕可靠性分析与优化设计
［３６］
，新型阵

列结构设计
［７９］
和功能模块设计

［１０１１］
，新的自修

复方法
［８，１２］

等问题展开，对胚胎电子细胞阵列的

故障检测和定位问题研究相对较少。然而，胚胎

电子细胞阵列实现故障自修复的前提是故障的检

测和定位，该问题已成为限制胚胎电子细胞阵列

发展的关键问题。

目前，胚胎电子细胞阵列中故障的检测和定

位主要依靠冗余设计和内建自测试（ＢｕｉｌｔｉｎＳｅｌｆ
Ｔｅｓｔ，ＢＩＳＴ）。其中冗余设计按照冗余程度，可分
为针对胚胎电子细胞中特定模块的冗余设计和针

对电子细胞整体的冗余设计。文献［１２］对电子
细胞的功能模块进行冗余设计，可检测功能模块

发生的故障。文献［１３］对电子细胞阵列中互连

资源进行冗余设计，可检测互连资源中发生的故

障；文献［１４］提出一种先天性免疫系统，通过添
加免疫层实现对电子细胞陈列的故障检测和定

位。文献［１５１６］从整体上对电子细胞阵列进行
冗余设计，利用阵列中空闲电子细胞设计在线故

障检测结构。

在采用 ＢＩＳＴ的故障检测和定位方法中，文献
［１７］提出一种人工免疫系统，采用负选择算法和
ＲｏｖｉｎｇＳＴＡＲｓ［１８］方法来检测和定位故障。文
献［１９２０］提出一种原核电子细胞结构，电子细胞
间通过链状总线连接，采用 ＢＩＳＴ方法实现故障的
检测和定位。文献［２１］采用双模冗余设计和
ＢＩＳＴ方法对工作层细胞进行故障检测和定位。

总的来说，基于冗余设计的故障检测和定位

方法受冗余程度的限制很大。如果冗余程度很

小，则可检测和定位的故障就非常有限；如果冗余

程度很大，则用于检测的硬件消耗就很大。而基

于 ＢＩＳＴ的故障检测和定位方法则受电子细胞阵

lenovo
全文下载
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列结构或电子细胞结构的限制，一种方法通常仅

针对特定的阵列或细胞结构有效，通用性和适用

范围有限。因此，针对胚胎电子细胞阵列，本文首

先提出一种新的测试结构，对测试结构进行了详

细设计。然后，基于新的测试结构，提出了一种通

用的故障检测和定位方法，并分析了测试结构的

硬件消耗。仿真和分析结果证明了方法的有效

性，为解决胚胎电子细胞阵列的故障检测和定位

问题提供了一个新的思路。

１　具有测试结构的胚胎电子细胞阵列

常见的胚胎电子细胞阵列如图１所示。每个
电子细胞内都包含一个专门设计的自检单元，电

子细胞阵列的故障检测和定位主要依靠单个电子

细胞的故障自检实现。这种方法对单个电子细胞

的要求很高，为了达到一定的故障检测能力，自检

单元结构通常比较复杂，导致细胞中用于故障检

测的硬件消耗比较大。而且自检单元并没有统一

的设计方法，故障检测能力也很有限，对于连线资

源故障、开关盒故障和时序故障等，设计出有效的

自检单元结构也比较困难。

因此，本文将测试资源从电子细胞中分离出

来，集中处理，提出一种新的测试结构，如图 ２所
示。图中 ＩＯ表示具有边界扫描功能的双向输入
输出端口，本文中称为可配置边界扫描单元，所有

的可配置边界扫描单元串联构成可配置边界扫描

结构。在可配置边界扫描结构与电子细胞之间，

以及电子细胞周围，阵列中显示为阴影部分的结

构称为可配置内部扫描结构。可配置边界扫描结

构和可配置内部扫描结构一起构成了胚胎电子细

胞阵列的测试结构。因此，具有测试结构的胚胎

电子细胞阵列总体上可分为测试结构、处理器和

电子细胞３部分。其中测试结构是实现胚胎电子

图 １　胚胎电子细胞阵列

Ｆｉｇ．１　Ｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓａｒｒａｙ

细胞阵列故障检测与定位的硬件基础，是本文研

究的重点。处理器主要实现对测试结构的测试控

制和测试数据的分析。电子细胞的具体结构可以

是任意的，阵列中电子细胞的数量以及每个电子

细胞输入输出端口个数仅影响测试结构中测试单

元的数量。为了方便分析，本文采用通用布线矩

阵（ＧｅｎｅｒａｌＲｏｕｔｉｎｇＭａｔｒｉｘ，ＧＲＭ）模型描述电子细
胞结构，具体结构见图３。

如图３所示，可将电子细胞分为开关盒和功
能部分。开关盒实现电子细胞间的信号传递，电

子细胞的功能输入和输出都需要经过开关盒；功

能部分主要实现电子细胞的逻辑功能，一般情况

下由功能模块、基因存储模块、地址模块等组成。

新的测试结构将电子细胞作为“黑盒”，通过对电

子细胞开关盒的输入和输出信号，以及电子细胞

内部时序单元的状态信号进行监测和分析来判断

电子细胞的功能和故障。

图 ２　胚胎电子细胞阵列中的测试结构

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｉｎｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓａｒｒａｙ

图 ３　电子细胞结构

Ｆｉｇ．３　Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

２　测试结构及具体构成

２．１　可配置边界扫描结构
可配置边界扫描结构由可配置边界扫描单元

０５３
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串联构成，是实现故障检测的硬件基础。本文在

ＩＥＥＥ１１４９．１—２０１３［２２］的基础上，为了进一步减
少扫描链长度，提高扫描速度，设计了一种新的可

配置边界扫描单元结构，见图 ４。
可配置边界扫描单元主要由输入单元、输出

单元、控制单元、三态缓冲器和多路选择器等构

成。输入单元和输出单元即为 ＩＥＥＥ１１４９．１—
２０１３中定义的 ＢＣ＿１型扫描单元结构，图 ４中仅
给出了 ＢＣ＿１型扫描单元的简化模型［２２］

，其中 Ｕ
代表 ＢＣ＿１型扫描单元中的更新寄存器，Ｃ代表
ＢＣ＿１型扫描单元中的捕获（移位）寄存器。与三
态缓冲器相连接的 ＩＮＯＵＴ端口代表电子细胞阵
列的输入输出端口，为了减少端口数量，将所有的

端口都设计为双向端口。ＣＣ代表控制单元，由单
个触发器构成，主要完成对边界扫描单元中的多

路选择器和三态缓冲器的控制。ＣＩ为来自上一
级控制单元的移位输入，ＣＯ为送往下一级控制
单元的移位输出，整个边界扫描链中所有的控制

单元串联构成一个控制寄存器。控制寄存器可在

电子细胞阵列进行功能分化时完成配置。ＴＤＩ为
扫描数据输入，ＴＤＯ为扫描数据输出。在控制单
元的控制下，每个边界扫描单元内，扫描数据仅经

过１个触发器，因此扫描速度得到提升。

图 ４　可配置边界扫描单元结构

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｂｏｕｎｄａｒｙｓｃａｎｃｅｌｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

２．２　可配置内部扫描结构
可配置内部扫描结构是实现细胞级故障定位

的硬件基础，具体结构见图 ５。图中 Ｓ代表内部
扫描单元，ＣＢ代表可配置内部扫描开关盒。其中
内部扫描单元分布在电子细胞开关盒之间相互连

接的连线上。所有的内部扫描单元与可配置内部

扫描开关盒构成可配置内部扫描网络。另外，为

了对时序电路进行有效的测试，将电子细胞中所

有的触发器设计为具有扫描功能的触发器，所有

触发器串联起来，构成可配置内部扫描链，如图 ５
中虚线所示。因此，可配置内部扫描结构总体

上可以分为可配置内部扫描网络和可配置内部扫

图 ５　可配置内部扫描结构

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｉｎｎｅｒｓｃａｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

描链两部分。

如图５所示，扫描数据在数据分配器的控制
下，可以从水平和垂直 ２个方向输入可配置内部
扫描网络，并在数据选择器的控制下，从水平和垂

直２个方向输出扫描结果，实现对可配置内部扫
描网络中任意行和列的扫描。因此，可配置内部

扫描结构具有一定的自检能力。更重要的是，在

可配置内部扫描链的配合下，任意电子细胞的输

入、输出和触发器状态信息都可以通过可配置内

部扫描结构输出，为故障的定位带来极大便利。

２．２．１　可配置内部扫描网络
可配置内部扫描网络中内部扫描单元的具体

结构如图６所示。
内部扫描单元由２个多路选择器和１个触发

器构成，具有故障自检能力。ＤＩ、ＤＯ分别为数据
输入、输出端口；ＳＤＩ、ＳＤＯ分别为扫描数据输入、
输出端口；ＵＳＣｌｏｃｋ为扫描（捕获）时钟；ＵＭｏｄｅ
为工作 ／检测模式选择信号；ＵＳｈｉｆｔ为移位控制

图 ６　内部扫描单元结构

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｎｅｒｓｃａｎｕｎｉｔａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

１５３
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信号。内部扫描单元在 ＵＭｏｄｅ和 ＵＳｈｉｆｔ信号控
制下，可以实现检测、移位、捕获等功能。当

ＵＭｏｄｅ为 １时，内部扫描单元处于工作模式，此
时，如果 ＵＳｈｉｆｔ为１，则内部扫描单元可实现数据
捕获；如果 ＵＳｈｉｆｔ为０，则内部扫描单元可实现扫
描数据的移位输入和输出。当 ＵＭｏｄｅ为 ０时，内
部扫描单元处于检测模式，此时如果 ＵＳｈｉｆｔ为 １，
经过 １个扫描时钟后，扫描数据由 ＳＤＯ端口送
出，可以对发生在触发器输出端至输入端回路上

的固定型故障进行自检；如果 ＵＳｈｉｆｔ为 ０，ＤＯ端
输出触发器中的扫描数据，此时扫描数据可作为

测试激励输入电子细胞。因此，基于内部扫描单

元结构，可以实现非常灵活的测试。

图７中可配置内部扫描开关盒由 ２个 ２选 １
多路选择器组成。本文中设定扫描数据的水平移

位方向为由西（Ｗｅｓｔ）向东（Ｅａｓｔ），垂直移位方向
为由南（Ｓｏｕｔｈ）向北（Ｎｏｒｔｈ）。２个相邻的可配置
内部扫描开关盒之间有 ２条连接通路，分别为经
过内部扫描单元的扫描通路和直连的长线。在电

子细胞阵列进行细胞（行／列）移除自修复的过程
中，可将被移除细胞（行／列）周围的可配置内部
扫描开关盒配置为通过直连的长线连接，保证了

扫描功能不受自修复过程的影响。

图 ７　可配置内部扫描开关盒

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｉｎｎｅｒｓｃａｎｓｗｉｔｃｈｂｏｘ

２．２．２　可配置内部扫描链
时序电路的测试和诊断是比较困难的，常用

的可测性设计方法是将时序电路中的触发器串联

起来构成扫描链，将时序电路的测试问题转化为

组合电路的测试问题来解决。在电子细胞阵列

中，实现时序逻辑功能的基本单元是电子细胞中

的触发器，因此，将电子细胞中的触发器均设计为

具有扫描功能的扫描触发器，具体结构如图 ８所
示。其中ＦＩ和ＦＯ分别为电子细胞中组合逻辑功
能输出和电子细胞的功能输出。Ｇｅｎｅ为每个电
子细胞中存储的基因，在 Ｇｅｎｅ的控制下，每个电
子细胞可以实现一定的组合或时序逻辑功能。

ＳＩＮ为扫描数据输入，ＳＯＵＴ为扫描数据输出。
ＳｃａｎＳｈｉｆｔ为移位控制信号。ＳｃａｎＣｌｏｃｋ为工作

（扫描）时钟。与配置时钟 ＣｏｎｆｉｇｕｒｅＣｌｏｃｋ连接的
是控制触发器，输入为 ＣＩＮ，输出为 ＣＯＵＴ。

在控制触发器的控制下，扫描触发器有 ２种
状态，即扫描状态和快速通过状态。当控制触发

器的输出 ＣＯＵＴ为 ０时，扫描触发器处于扫描状
态，实现扫描数据移位功能；当 ＣＯＵＴ为 １时，扫
描触发器处于快速通过状态，扫描数据不经过触

发器，直接从 ＳＯＵＴ端输出。

图 ８　电子细胞中的扫描触发器结构

Ｆｉｇ．８　Ｓｃａｎｆｌｉｐｆｌｏｐｉｎｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

３　故障检测方法

３．１　固定型故障模型
固定型故障是一种非常常用的故障模型，能

够反映许多实际中出现的故障，因此，本文主要针

对固定型故障进行研究。在对胚胎电子细胞阵列

进行寄存器传输级（ＲｅｇｉｓｔｅｒＴｒａｎｓｆｅｒＬｅｖｅｌ，ＲＴＬ）
的故障分析时，按照故障产生的位置，可分为电子

细胞的输入端固定型故障和输出端固定型故障，

如图９所示，Ｃｅｌｌ１～Ｃｅｌｌ４为电子细胞。
图９（ａ）为电子细胞 Ｃｅｌｌ１的输出端固定型

故障（ｓａ０或 ｓａ１），产生的故障直接影响所有
与细胞输出相连接的细胞，在实际中相当于电子

细胞损坏、电子细胞与开关盒间连线开路、开关盒

故障等故障情况。图 ９（ｂ）为电子细胞 Ｃｅｌｌ２的
输入端故障，电子细胞的输入端为固定的逻

辑值０或１（ｓａ０或ｓａ１），在实际中相当于电子

图 ９　故障模型

Ｆｉｇ．９　Ｆａｕｌｔｍｏｄｅｌ
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细胞的某输入端开路、电子细胞与电子细胞间的

连线开路、开关盒故障等故障情况。

３．２　测试向量生成方法
ＲＴＬ级故障检测方法中，核心的技术是测试

向量生成。但是目前已有的测试向量生成方法，

处理的对象主要是由基本逻辑门（如与门、或门、

非门、与非门、或非门等）构成的电路，而电子细

胞的功能单元一般采用可编程查找表（Ｌｏｏｋｕｐ
Ｔａｂｌｅ，ＬＵＴ）实现，因此，针对 ＬＵＴ型功能单元如
何有效的生成测试向量是一个值得研究的关键问

题。为了有效解决这一问题，并充分利用目前已

有的技术和方法，本文采用一种等价变换的方法，

首先对 ＬＵＴ单元进行逻辑等价变换，转化为逻辑
等价的基本逻辑门电路，然后再使用常规的自动

测试向量生成（ＡｕｔｏｍａｔｉｃＴｅｓｔＰａｔｔｅｒｎＧｅｎｅｒａｔｉｏｎ，
ＡＴＰＧ）工具产生测试向量。

以 Ｃ１７电路为例说明等价变换的具体方法，
如图１０所示，Ｉ１～Ｉ５为电路的 ５个输入，Ｏ１、Ｏ２
为电路的２个输出。图１０（ａ）为 Ｃ１７电路的 ＬＵＴ
网表，图１０（ｂ）为图 １０（ａ）经过等价变换得到的
基本 逻 辑 门 电 路。在 等 价 变 换 的 过 程 中，

图１０（ａ）中 的 ＬＵＴ１、ＬＵＴ２单 元 分 别 变 换 为
图１０（ｂ）中由基本逻辑门构成的 Ｌ１、Ｌ２电路模
块，Ｌ１、Ｌ２电路模块分别保留对应 ＬＵＴ单元的输
出端、输入端名称。因此，ＬＵＴ１和 ＬＵＴ２的输入
端和输出端故障可等效为Ｌ１和Ｌ２模块中的输入
端和输出端故障。在设置输入端故障时，当一个

图 １０　Ｃ１７电路结构的等价变换

Ｆｉｇ．１０　ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆＣ１７ｃｉｒｃｕｉｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

输入端在某模块中连接多个基本逻辑门时，应将

所有相同的输入端合并。见图１０（ｂ），Ｉ５在 Ｌ１模
块中连接２个与非门，将这 ２个与非门相同的输
入端合并，在设置 Ｌ１输入端故障时，这 ２个与非
门同时受到故障的影响。

基于等价变换的测试向量生成的流程见

图１１。ＲＴＬ级电路描述文件可以是．ｖ、．ｂｌｉｆ、．ｂｅｎｃｈ、
．ａｉｇ等多种格式；经过逻辑综合、映射生成以 ＬＵＴ
为基本逻辑单元的．ｂｌｉｆ格式的 ＬＵＴ网表；将 ＬＵＴ
网表进行分割，生成与 ＬＵＴ网表中 ＬＵＴ数量相同
的．ｂｌｉｆ格式的子网表，每个子网表中仅包含一个
ＬＵＴ，分割过程中子网表保留 ＬＵＴ在原网表中的
输入和输出端名称；分别对每个子网表进行等价

变换，生成由与门和非门组成的．ａｉｇ格式的子网
表；网表综合过程对每个．ａｉｇ格式的子网表进行
逻辑综合、优化生成最简的．ｂｅｎｃｈ格式的子网表，
然后将所有的子网表综合，重新生成完整的．ｂｅｎｃｈ
格式的电路网表，此时电路的等价变换完成；按照

ＬＵＴ网表中 ＬＵＴ单元的输入端、输出端和连线位
置，在等价变换生成的．ｂｅｎｃｈ网表中，确定相对应
的基本逻辑门的输入端、输出端和连线，并分别设

置固定型故障；按照 ＡＴＰＧ工具可处理的格式记录
设置故障，然后根据．ｂｅｎｃｈ电路网表文件和故障设
置文件，生成测试向量文件。

图 １１　测试向量生成流程

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｅｓｔｖｅｃｔｏｒｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

４　故障定位方法

细胞级故障定位方法基于可配置内部扫描结

构，通过分析扫描数据，可将故障定位至具体的细

胞。在故障定位流程中需要电子细胞的布局布线

文件和基因文件，这 ２个文件在电子细胞阵列功
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能分化时生成。

其中布局布线文件记录着各个细胞的布局位

置、输入输出端口位置以及从细胞输出端输出至

所有相关细胞输入端的信号传输路径。基因文件

记录着每个电子细胞中存储的基因信息，通过基

因文件可以确定每个电子细胞的具体功能。故障

定位的具体流程见图１２。
故障定位流程整体上可分为模拟过程、扫描

过程和定位过程３个部分。其中模拟过程是根据
当前的测试向量和故障集，确定当前测试向量可

检测的故障，即确定可能引发故障的故障集；扫描

过程是根据布局布线文件和故障集，确定需要扫

描的具体的行和列，即扫描范围，然后进行扫描测

试，并移出测试数据；定位过程是根据测试数据、

布局布线文件和基因文件，对扫描范围内的电子

细胞逐一进行单细胞故障判断，并根据判断结果

定位故障。在故障定位流程中，模拟过程可由专

门的模拟工具实现，扫描和定位过程中关键的步

骤是扫描范围确定和单细胞故障判断。

图 １２　故障定位流程

Ｆｉｇ．１２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｆａｕｌｔｌｏｃａｔｉｏｎ

４．１　扫描范围确定
根据当前故障集，在布局布线文件中依次搜

索确定各个故障传输的路径，传输路径起点细胞

和终点细胞的全部端口都需要扫描，传输路径的

中间细胞中，传输路径经过的端口需要扫描。如

图１３所示，６个电子细胞 Ｃｅｌｌ１～Ｃｅｌｌ６，假设经
过故障检测确定当前可能存在２个故障，即Ｃｅｌｌ４
的输出端固定型故障和 Ｃｅｌｌ１～Ｃｅｌｌ６输入端固
定型故障。则需要扫描的端口如图１３中阴影部

图 １３　扫描范围

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃａｎｓｃｏｐｅ

分所示，总的扫描范围需要包括所有的阴影部分，

为 Ｘ１～Ｘ３和 Ｙ１～Ｙ４的３行４列共７条扫描链。
４．２　单细胞故障判断

电子细胞的功能包括由开关盒实现的信号传

输功能和由 ＬＵＴ、触发器实现的逻辑功能。因此，
在对电子细胞故障进行判断时，主要考虑电子细

胞的输入端故障、输出端故障、开关盒故障和触发

器输入端故障，见图１４。
单细胞故障判断基于电子细胞的功能模拟，

即根据电子细胞的功能、输入和寄存器状态模拟

得到电子细胞正常输出和下一时刻寄存器状态。

以开关盒宽度为 ２（每个方向有 １个输入和 １个
输出）的电子细胞为例，记扫描得到的电子细胞

４个输入端数据构成输入向量 Ｉ＝（Ｉ１，Ｉ２，Ｉ３，Ｉ４）；
４个输出端数据构成响应向量 Ｏ＝（Ｏ１，Ｏ２，Ｏ３，
Ｏ４），由测试向量得到当前时刻细胞的触发器数
据为 Ｄ，由扫描输出数据得到触发器的真实响应
数据记为 Ｄｒ。记电子细胞的功能模拟函数为 Ｆ，
则经过功能模拟，电子细胞输出端的正常响应向

量为 Ｏ′＝（Ｏ′１，Ｏ′２，Ｏ′３，Ｏ′４），记触发器的下一时刻
的正常响应为 Ｄ′，记电子细胞的基因信息为 Ｇ，
则电子细胞的功能模拟过程可由式（１）描述：
（Ｏ′，Ｄ′）＝Ｆ（Ｉ，Ｄ，Ｇ） （１）

因 此，当Ｏ＝Ｏ′且Ｄ′＝Ｄｒ时，说明电子细

图 １４　电子细胞的故障

Ｆｉｇ．１４　Ｆａｕｌｔｓｉｎｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌ
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胞无故障；当Ｏ≠Ｏ′时，说明电子细胞存在输入端
故障、输出端故障或开关盒故障；当 Ｄ′≠Ｄｒ时，说
明电子细胞存在触发器输入端故障。

５　仿真实验

仿真实验分为算法仿真和电路仿真 ２部分。
其中算法仿真在 Ｕｂｕｎｔｕ１５．０４环境下，基于 ＡＢＣ
逻辑综合工具实现 ＲＴＬ级电路网表的等价变换；
基于 ＶＴＲ［２３］实现电子细胞阵列的布局布线和单
细胞故障判断；基于 Ａｔａｌａｎｔａ和 ｆｓｉｍ［２４］实现测试
向量的生成和模拟。电路仿真在 ＷｉｎｄｏｗｓＸＰ环
境下，使用 ＸｉｌｉｎｘＩＳＥＤｅｓｉｇｎＳｕｉｔｅ１２．２集成开发
环境，对测试结构的功能和测试过程进行仿真。

５．１　ｓ２７电路在电子细胞阵列中的实现
５．１．１　ｓ２７电路网表及布局布线结果

以 ｓ２７电路为例，说明故障检测定位方法的
具体流程。在 ＶＴＲ给出的标准文件库中，映射到
４ＬＵＴ中的 ｓ２７电路文件 ｓ２７．ｂｌｉｆ含有 ５个输入
端（包含１个时钟端）、１个输出端、３个触发器和
６个 ＬＵＴ单元。因为 ｓ２７电路为时序电路，需要
转化为扫描形式，记 ｓ２７电路的输入分别为 Ｉ０、
Ｉ１、Ｉ２和 Ｉ３；输出为 Ｏ；触发器为 Ｄ０、Ｄ１和 Ｄ２；
Ｄ０＿ｉｎ、Ｄ１＿ｉｎ和 Ｄ２＿ｉｎ为触发器的输入，Ｄ０＿ｏｕｔ、
Ｄ１＿ｏｕｔ和 Ｄ２＿ｏｕｔ为触发器的输出，ｓ２７电路的具
体结构见图１５。

采用 ４行 ４列的电子细胞阵列实现 ｓ２７电
路，电子细胞的开关盒宽度为 ２。阵列的布局布
线结果如图１６所示。

电子细胞 Ｎ１、Ｎ２分别实现电路节点 ｎ１、ｎ２
的功能。触发器 Ｄ０、Ｄ１、Ｄ２和分别与之相连接的
电路节点经过打包，对应阵列中的电子细胞Ｄ０、
Ｄ１、Ｄ２。电子细胞Ｏｕｔ对应电路节点Ｏ。Ｈ０～Ｈ４

图 １５　ｓ２７电路结构

Ｆｉｇ．１５　ｓ２７ｃｉｒｃｕｉｔａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

图 １６　ｓ２７电路的布局布线结果

Ｆｉｇ．１６　Ｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｒｏｕｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｏｆｓ２７ｃｉｒｃｕｉｔ

为水平方向的 ５个扫描链，Ｖ０～Ｖ４为垂直方向
的５个扫描链。
５．１．２　电子细胞结构及基因编码

如图１７所示，电子细胞中，地址模块由ｘ和ｙ
方向的２个３位全加器构成。基因模块由 ＳＲＡＭ
存储器构成。功能模块由 ４输入 ＬＵＴ和扫描触
发器构成。开关盒由 ４个 ４选 １多路选择器构
成。Ｓ１、Ｅ１、Ｎ１、Ｗ１分别为４个方向的输入端口，
Ｓ０、Ｅ０、Ｎ０、Ｗ０为４个方向的输出端口。

每个电子细胞包含整个电子细胞阵列的

１６条基因，每一条基因由 ３７位的 ０／１编码数据
构成，基因编码对应的细胞功能如表１所示。

图 １７　ｓ２７电路中的电子细胞

Ｆｉｇ．１７　Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌｉｎｓ２７ｃｉｒｃｕｉｔ
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基因编码的 １５～０位存储着细胞中 ＬＵＴ的
功能；１６位控制细胞中 ＬＵＴ与触发器的输出；
２４～１７位控制 ＬＵＴ的 ４个输入端的输入信号选
择；３６～２５位控制开关盒中４个多路选择器。

电子细胞阵列中全部 １６个电子细胞的基因
构成一个基因库，基因库中每条基因采用１６进制
编码表示，具体的编码见表２。

表 １　基因编码

Ｔａｂｌｅ１　Ｇｅｎｅｃｏｄｅ

基因功能 开关盒控制 ＬＵＴ输入选择 输出控制 ＬＵＴ功能

编码位置 ３６～２５ ２４～１７ １６ １５～０

表 ２　基因库

Ｔａｂｌｅ２　Ｇｅｎｅｂａｎｋ

细胞坐标 细胞基因 细胞坐标 细胞基因

（０，０） １ＦＢＥ００００００ （０，２） １Ｆ９Ａ００００００

（１，０） １ＥＢＥ００００００ （１，２） １Ｆ５Ｃ３９４Ｆ４Ｆ

（２，０） １８ＥＥ１３８８８８ （２，２） ０７ＢＣ９Ｄ９５Ｃ０

（３，０） １４ＦＥ００００００ （３，２） ０７ＦＡ００００００

（０，１） ０Ｆ９Ｅ００００００ （０，３） １ＦＦ２００００００

（１，１） １８ＤＥＣ６ＥＦＣＣ （１，３） ０７ＦＥ００００００

（２，１） １Ｂ１ＤＣ２ＦＦＦＢ （２，３） １ＦＦ２００００００

（３，１） ０Ｆ７６１ＡＢＥＢＥ （３，３） ０ＦＦＥ００００００

５．２　故障检测与定位
５．２．１　故障集和测试向量集

将每一个 ＬＵＴ称为一个电路节点，假设电路
节点的输出端为“Ｏｐ”，则“Ｏｐ／１”和“Ｏｐ／０”分别
表示输出端 Ｏｐ的固定０型故障和固定１型故障；
因为每个电路节点仅有一个输出端，因此可以用

输出端指代电路节点。假设电路节点 Ｏｐ的一个
输入端为 Ｉｐ，则“Ｉｐ＞Ｏｐ／０”和“Ｉｐ＞Ｏｐ／１”分别表
示输入端 Ｉｐ的固定 ０型故障和固定 １型故障。
因此，在 ｓ２７电路的输入输出端口和电路节点的
输入输出端口处分别设置固定０型和固定１型故
障，共 ５４个故障，具体为：Ｉ０／０，Ｉ１／０，Ｉ２／０，Ｉ３／０，
Ｏ／０，Ｎ１／０，Ｎ２／０，Ｉ０／１，Ｉ１／１，Ｉ２／１，Ｉ３／１，Ｏ／１，Ｎ１／
１，Ｎ２／１，Ｉ１＞Ｄ０＿ｉｎ／０，Ｉ１＞Ｄ０＿ｉｎ／１，Ｎ１＞Ｄ０＿ｉｎ／
０，Ｎ１＞Ｄ０＿ｉｎ／１，Ｎ２＞Ｄ０＿ｉｎ／０，Ｎ２＞Ｄ０＿ｉｎ／１，
Ｉ３＞Ｄ０＿ｉｎ／０，Ｉ３＞Ｄ０＿ｉｎ／１，Ｎ２＞Ｄ１＿ｉｎ／０，Ｎ２＞
Ｄ１＿ｉｎ／１，Ｉ３＞Ｄ１＿ｉｎ／０，Ｉ３＞Ｄ１＿ｉｎ／１，Ｎ２＞Ｏ／０，
Ｎ２＞Ｏ／１，Ｄ１＿ｏｕｔ＞Ｏ／０，Ｄ１＿ｏｕｔ＞Ｏ／１，Ｉ３＞Ｏ／
０，Ｉ３＞Ｏ／１，Ｄ２＿ｏｕｔ＞Ｏ／０，Ｄ２＿ｏｕｔ＞Ｏ／１，Ｎ２＞
Ｄ２＿ｉｎ／０，Ｎ２＞Ｄ２＿ｉｎ／１，Ｉ３＞Ｄ２＿ｉｎ／０，Ｉ３＞Ｄ２＿
ｉｎ／１，Ｄ２＿ｏｕｔ＞Ｄ２＿ｉｎ／０，Ｄ２＿ｏｕｔ＞Ｄ２＿ｉｎ／１，Ｉ２＞
Ｎ１／０，Ｉ２＞Ｎ１／１，Ｄ０＿ｏｕｔ＞Ｎ１／０，Ｄ０＿ｏｕｔ＞Ｎ１／１，
Ｄ１＿ｏｕｔ＞Ｎ１／０，Ｄ１＿ｏｕｔ＞Ｎ１１，Ｉ２＞Ｎ２／０，Ｉ２＞
Ｎ２／１，Ｄ０＿ｏｕｔ＞Ｎ２／０，Ｄ０＿ｏｕｔ＞Ｎ２／１，Ｄ１＿ｏｕｔ＞

Ｎ２／０，Ｄ１＿ｏｕｔ＞Ｎ２／１，Ｉ０＞Ｎ２／０，Ｉ０＞Ｎ２／１。
采用４．２节给出的方法，对 ｓ２７电路进行等

价变换，然后根据电路的故障集，生成最小测试向

量集，并使用 ｆｓｉｍ故障仿真器确定每个测试向量
能够检测的具体故障并存储，结果如表 ３所示。
得到的测试向量集的故障覆盖率为１００％。

表 ３　最小测试向量集

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｉｎｉｍａｌｔｅｓｔｖｅｃｔｏｒｓｅｔ

序　号
测试向量 正常响应

（Ｉ０，Ｉ１，Ｉ２，Ｉ３，Ｄ０，Ｄ１，Ｄ２） （Ｄ０，Ｄ１，Ｄ２，Ｏ）

可检测

故障数

１ （１，０，０，１，１，０，０） （０，１，０，１） １６

２ （１，１，１，０，１，１，１） （０，０，１，１） ８

３ （０，０，０，０，０，０，０） （０，０，０，１） ９

４ （１，０，０，１，０，１，１） （０，１，０，１） ３

５ （１，０，１，１，０，０，１） （０，１，０，１） ４

６ （１，０，０，１，０，０，１） （０，０，１，０） １２

７ （０，０，０，０，１，０，１） （１，０，１，０） ２

５．２．２　设定故障及故障的检测、定位过程
假设细胞 Ｃｅｌｌ（１，０）的开关盒发生 Ｅ１端到

Ｎ０端的固定０型故障。此故障反映在 ＲＴＬ级的
故障为 Ｄ１＿ｏｕｔ＞Ｏ／０。对测试结构的故障检测和
扫描测试过程进行仿真，结果如图１８、图１９所示。

图１８中 ｘｉｎ［２∶０］和 ｙｉｎ［２∶０］为地址输
入，Ｉ０、Ｉ１、Ｉ２、Ｉ３、Ｏ是在电子细胞阵列中插入的与
图１６中输入输出相对应的观测信号；ＣＩ为可配
置边界扫描结构的配置输入信号，ＣＯ为可配置
边界扫描结构的配置输出信号，ｃｃｌｋ为配置时钟。
Ｍｏｄｅ和 Ｓｈｉｆｔ为可配置边界扫描单元中 ＢＣ＿１型
扫描单元的控制信号。当 Ｍｏｄｅ为 １时，ＢＣ＿１型
扫描单元相当于直连线，当Ｍｏｄｅ为０时，ＢＣ＿１型
扫描单元输出更新寄存器中的数据；当 Ｓｈｉｆｔ为 １
时，ＢＣ＿１型扫描单元实现数据捕获功能，当 Ｓｈｉｆｔ
为０时，ＢＣ＿１型扫描单元实现扫描数据移位功
能。ＴＤＩ为边界扫描单元的扫描数据输入，ＴＤＯ
为扫描数据输出，ｓｃｌｋ为扫描时钟，ｕｃｌｋ为更新时
钟。ＣＩＮ为电子细胞中扫描触发器的配置输入信
号，ＣＯＵＴ为扫描触发器的配置输出信号，ｃｏｎｆｃｌｋ
为扫描触发器的配置时钟。ＳＩＮ为扫描触发器的
扫描数据输入，ＳＯＵＴ为扫描数据输出，ｓｃａｎｃｌｋ为
扫描时钟，ｓｃａｎｓｈｉｆｔ为扫描触发器的移位控制信
号，当 ｓｃａｎｓｈｉｆｔ为 ０时，扫描触发器实现扫描功
能，否则，扫描触发器实现捕获（正常工作）功能。

ｓａ０为插入的固定 ０型故障。ｆａｕｌｔｓｅｔ为故障设
置信号，当 ｆａｕｌｔｓｅｔ为１时表示插入故障。

系统时钟设为 ２０ｎｓ。０～３１０ｎｓ完成边界扫
描单元配置，当配置数据为 ０时，边界扫描单元
为输入端口，否则为输出端口。将未使用的边界扫

６５３
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图 １８　故障检测

Ｆｉｇ．１８　Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

图 １９　扫描测试

Ｆｉｇ．１９　Ｓｃａｎｔｅｓｔ

描单元全部默认设置为输入端口。根据图 １６的
布局布线结果，配置数据按照输入顺序依次为

“００００００００００００００１０”。３２０～６３０ｎｓ完成可配置
内部扫描链的配置，当扫描触发器中的配置数据

为０时，扫描触发器处于扫描状态，否则，扫描触
发器处于快速通过状态。因此，扫描触发器的配

置数据按照输入顺序依次为“１１１１１０１０１０１１１１１１”。
按照表３的测试向量集，６４０～９５０ｎｓ施加第１个测
试向量“１００１１００”，Ｉ０～Ｉ３为“１００１”，Ｄ０～Ｄ２为
“１００”，因此首先由 ＴＤＩ端口输入“００００００００００
０００１０１”，９５０～９７０ｎｓ完成边界扫描测试数据更
新，９８０～１０３０ｎｓ由 ＳＩＮ端口移入数据“１００”，
１０３０～１０５０ｎｓ完成测试数据捕获，１０５０～１１１０ｎｓ
由 ＳＯＵＴ端口移出数据“０１０”。１１２０～１５３０ｎｓ施
加第 ２个测试向量“１１１０１１１”。１３９０ｎｓ由 ＴＤＯ

端口读回上一个测试向量在输出端口 Ｏ的响应
数据，为“１”，因此第 １个测试向量的实际响应为
“０１０１”，由表３可知为正常响应。按照这种方法
依次施加测试向量，并读回响应数据，１５３０～
１５９０ｎｓ由 ＳＯＵＴ端读回数据“００１”，１８７０ｎｓ时由
ＴＤＯ端读回数据“０”，则第二个向量的实际响应
数据为“００１０”，与正常响应数据“００１１”不同，此
时检测到故障。

由故障模拟可知，此时测试向量“１１１０１１１”
可检测“Ｄ１＿ｏｕｔ＞Ｏ／０”、“Ｉ１＞Ｄ０＿ｉｎ／０”、“Ｉ１／
０”、“Ｄ２＿ｏｕｔ＞Ｄ２＿ｉｎ／０”、“Ｉ３＞Ｄ２＿ｉｎ／１”、“Ｉ３＞
Ｄ１＿ｉｎ／１”、“Ｉ３＞Ｄ０＿ｉｎ／１”和“Ｉ３／１”等８个故障。
根据这些故障在阵列中的信号传输路径，确定扫

描范围为 Ｈ１～Ｈ３和 Ｖ０～Ｖ４。依次进行扫描，扫
描结果见图 １９。仿真中假设测试数据为串行输

７５３
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出，ＶＨ为水平和垂直方向输出控制信号，当 ＶＨ
为０时，选择移出水平方向信号，当 ＶＨ为 １时，
选择移出垂直方向信号。Ｈ［２∶０］和 Ｖ［２∶０］分
别为水平和垂直方向的多路选择器控制信号。

ＵＭｏｄｅ和 ＵＳｈｉｆｔ为扫描单元控制信号，当 ＵＭｏｄｅ
为１，ＵＳｈｉｆｔ为１时，扫描单元实现数据捕获功能，
当 ＵＭｏｄｅ为１，ＵＳｈｉｆｔ为０时，扫描单元实现数据
移位功能。ＳＤＩ为测试数据输入，ＳＤＯ为测试数
据输出，ｕｓｃｌｋ为扫描时钟。１９００～２２９０ｎｓ重新
加载测试向量“１１１０１１１”。２３２０～２３３０ｎｓ捕获测
试数据。２３３０～３７５０ｎｓ由ＳＤＯ端口依次移出扫描
链 Ｈ１～Ｈ３和 Ｖ０～Ｖ４中的测试数据，按照移出顺
序记录测试数据，得到测试数据如表４所示。

由测试数据、当前测试向量和已知的真实响

应数据，根据电子细胞的具体功能进行单故障判

断。单细胞故障判断可由 Ｃ语言编程实现，主要
过程的伪代码如下：

ｆｏｒ（ｉｄ＝０；ｉｄ＜ｃｅｌｌｎｕｍ；ｉｄ＋＋）
｛

　ｇｅｎｅ＝Ｇｅｎｅ［ｉｄ］；
　ｃｅｌｌｓｉｍ（ｉｎｄａｔａ，ｏｕｔｄａｔａ，ｄ，ｄｒ，ｇｅｎｅ）
　｛
　　ｄｎ＝Ｄｓｉｍ（ｉｎｄａｔａ，ｇｅｎｅ）；
　　ｆｏｒ（ｉ＝０；ｉ＜４；ｉ＋＋）
　　｛ｏ［ｉ］＝Ｏｓｉｍ（ｉｎｄａｔａ，ｄ，ｉ，ｇｅｎｅ）；｝
　　ｉｆ（（ｄｎ＝＝ｄｒ）＆＆（ｏ＝＝ｏｕｔｄａｔａ））
　　　ｃｅｌｌｆａｕｌｔ＝０；
　　ｅｌｓｅ
　　　ｃｅｌｌｆａｕｌｔ＝１；
　｝
｝

　　其中：ｉｄ为电子细胞的编号；ｃｅｌｌｎｕｍ为电子
细胞的个数；ｇｅｎｅ为电子细胞的基因编码；ｃｅｌｌｓｉｍ
为细胞功能模拟函数，根据在测试数据中获得的

输入端数据 ｉｎｄａｔａ，输出端数据 ｏｕｔｄａｔａ，当前的触
发器状态 ｄ，触发器真实响应 ｄｒ和电子细胞的基
因实现故障判断功能；Ｄｓｉｍ为触发器响应模拟函
数，当电子细胞执行时序功能时，Ｄｓｉｍ根据当前
的输入端数据ｉｎｄａｔａ和细胞基因编码ｇｅｎｅ，返回

表 ４　测试数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｅｓｔｄａｔａ

扫描范围 数　据 扫描范围 数　据

Ｈ１ ０１１１００００ Ｖ１ ０１１０００１０

Ｈ２ ０１１１１０００ Ｖ２ ０００１０１１１

Ｈ３ ００１００１１０ Ｖ３ ０１０１１１１０

Ｖ０ ００００００１０ Ｖ４ ０１０００１００

下一时刻触发器正常情况下的状态 ｄｎ；Ｏｓｉｍ为输
出响应模拟函数，因为电子细胞的开关盒宽度为

２，所以电子细胞共有４个输出端，针对每个输出
端采用 Ｏｓｉｍ进行模拟，得到正常情况下的输出端
响应数据 ｏ。比较触发器和输出端的模拟响应与
真实响应，如果相同，则电子细胞无故障，否则电

子细胞出现故障。在故障判断的过程中，空格表

示未扫描的数据，进行故障判断时，未扫描的数据

均认为是正常数据。经过故障判断得到的电子细

胞的故障情况如表 ５所示，坐标为（１，０）的细胞
被判断为故障，成功完成故障定位。

表 ５　故障判断结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓ

坐　标 实际

输入

实际

输出

正常

响应
ｄ ｄｎ ｄｒ 判断

结果

（０，０）（１，０，０，） （０，０，１，） （０，０，１，０） 　 　 　 正常

（１，０）（１，０，１，） （０，０，１，） （０，１，１，０） 　 　 　 故障

（２，０）（１，１，０，） （１，０，１，） （１，０，１，０） １ ０ ０ 正常

（３，０）（１，０，０，） （０，１，０，） （０，１，０，０） 　 　 　 正常

（０，１）（０，０，０，０） （０，０，０，０） （０，０，０，０） 　 　 　 正常

（１，１）（０，１，１，０） （０，０，０，０） （０，０，０，０） 　 　 　 正常

（２，１）（０，１，１，１） （１，１，１，１） （１，１，１，１） 　 　 　 正常

（３，１）（１，０，１，１） （１，１，０，０） （１，１，０，０） 　 　 　 正常

（０，２）（０，１，０，０） （０，０，１，０） （０，０，１，０） 　 　 　 正常

（１，２）（１，０，１，０） （０，１，０，１） （０，１，０，１） １ １ １ 正常

（２，２）（０，１，１，１） （１，０，０，１） （１，０，０，１） １ ０ ０ 正常

（３，２）（０，０，０，１） （１，０，０，１） （１，０，０，１） 　 　 　 正常

（０，３）（０，，１，０） （０，，０，１） （０，０，０，１） 　 　 　 正常

（１，３）（０，，０，１） （１，，０，０） （１，０，０，０） 　 　 　 正常

（２，３）（０，，１，０） （０，，０，１） （０，０，０，１） 　 　 　 正常

（３，３）（０，，１，０） （１，，０，０） （１，０，０，０） 　 　 　 正常

５．３　测试结构硬件消耗分析
如果电子细胞阵列由 Ｎ行 Ｎ列电子细胞构

成，则称电子细胞阵列规模为 Ｎ。如果电子细胞
中开关盒在每个方向都有 Ｗ个输入和 Ｗ个输出，
则称开关盒的宽度为２Ｗ。

以构成电路的 ＭＯＳ管数量来估算测试结构
和胚胎电子细胞阵列所消耗的硬件资源。构成电

路基本逻辑单元的 ＭＯＳ管数量如表６所示。

表 ６　基本逻辑单元的硬件消耗

Ｔａｂｌｅ６　Ｈａｒｄｗａｒｅｃｏｓｔｏｆｂａｓｉｃｌｏｇｉｃｕｎｉｔｓ

基本逻辑单元 晶体管数量

Ｄ触发器［２５］ ２４

ＳＲＡＭ单元［２５］ ６

２选１多路选择器［２６］ ８

三态缓冲器［２７］ ７

全加器［２８］ ２８

８５３
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　　图１７所示的经典电子细胞结构主要由地址
模块、开关盒、功能模块和基因模块组成。在计算

硬件消耗时，任意输入的多路选择器均由 ２选 １
多路选择器级联实现，为了更加清楚直观，记 ２
选１多路选择器的硬件消耗为 Ｍ。

地址模块可由并行加法器实现。当数据输入

位数为「ｌｂＮ?时，由「ｌｂＮ?个全加器级联构成并
行加法器。由表６可见，一个全加器由２８个晶体
管构成，因此记地址模块的硬件消耗为 Ｈ１，因为
地址模块中包含 ｘ和 ｙ２个方向，因此
Ｈ１ ＝２８「ｌｂＮ?×２ （２）

电子细胞的开关盒由４个方向的多路选择器
构成，当电子细胞的开关盒宽度为 ２Ｗ时，假设开
关盒为 Ｗｉｌｔｏｎ连接，则开关盒由 ４Ｗ个 ４选 １多
路选择器构成，每个 ４选 １多路选择器由 ３个 ２
选１多路选择器构成，开关盒的硬件消耗为
Ｈ２＝３Ｍ·４Ｗ （３）

在计算功能模块的硬件消耗时，构成 ＬＵＴ的
ＳＲＡＭ单元计算在基因存储模块的硬件消耗内。
因此功能模块中包括１个１６选１多路选择器（由
１５个２选１多路选择器级联构成）、１个触发器、
４个实现 ＬＵＴ输入选择的多路选择器和１个实现
触发器输出和 ＬＵＴ输出选择的 ２选 １多路选择
器。假设 ＬＵＴ可以接收来自 ４个方向的所有的
４Ｗ个输入信号，则 ４个实现 ＬＵＴ输入选择的多
路选择器的硬件消耗记为

Ｈｐ＝４Ｍ∑
「ｌｂ（４Ｗ）?

ｉ＝１
「４Ｗ／２ｉ? （４）

因此功能模块的整体硬件消耗记为

Ｈ３＝１５Ｍ＋２４＋Ｈｐ＋Ｍ （５）
每条基因编码存储着８Ｗ位开关盒的控制信

息，４「ｌｂ（４Ｗ）?位 ＬＵＴ的输入控制信息，１位 ＬＵＴ
和触发器输出控制信息，１６位 ＬＵＴ的功能信息，
记基因的编码长度为 Ｌ。

基因模块由 ＳＲＡＭ存储器构成，１个 ＳＲＡＭ
单元存储１位基因编码，基因模块存储的基因个
数为 Ｎ２，则基因模块的硬件消耗为
Ｌ＝８Ｗ＋４「ｌｂ（４Ｗ）?＋１＋１６

Ｈ４＝６ＬＮ
{ ２

（６）

因此，记整个电子细胞的硬件消耗为

Ｈ＝Ｈ１＋Ｈ２＋Ｈ３＋Ｈ４ （７）
整个阵列的硬件消耗记为

Ｈａ＝ＨＮ
２

（８）
每一个可配置边界扫描单元中包含６个２选１

多路选择器、５个触发器和 １个三态缓冲门。可
配置边界扫描结构包含 ４Ｎ个可配置边界扫描单

元，记可配置边界扫描结构的硬件消耗为

Ｃ１＝４Ｎ（６Ｍ＋２４×５＋７） （９）
每一个内部扫描单元包含２个２选１多路选

择器和１个触发器，因此所有的扫描单元的硬件
消耗记为

Ｃ２＝（２Ｍ＋２４）（Ｎ＋１）ＮＷ·４ （１０）
每一个可配置内部扫描开关盒包含２个２选

１多路选择器和２个实现控制功能的触发器。测
试结构中共含有（Ｎ＋１）２个可配置扫描开关，所
有的可配置扫描开关的硬件消耗记为

Ｃ３ ＝（２Ｍ＋２×２４）（Ｎ＋１）
２

（１１）

阵列中有 Ｎ２个扫描触发器。每个扫描触发
器由３个 ２选 １多路选择器和 ２个触发器构成，
与正常的电子细胞相比，扫描触发器中增加了

２个２选 １多路选择器和 １个触发器。将增加部
分的硬件消耗记为

Ｃ４ ＝（２Ｍ＋２４）Ｎ
２

（１２）
所有测试结构的硬件消耗记为

Ｃ＝Ｃ１＋Ｃ２＋Ｃ３＋Ｃ４ （１３）
由表６和式（２）～式（１３），可以计算电子细

胞阵列和测试结构的硬件消耗，其中 Ｍ的值为８。
当电子细胞阵列的规模 Ｎ在 ５～４０范围内，开关
盒宽度２Ｗ在 ２～３２范围内变化时，电子细胞阵
列和测试结构的硬件消耗如图２０所示。

如图 ２０所示，当电子细胞阵列规模为 ５，开
关盒宽度为２时，构成电子细胞阵列的晶体管数
量约为 １０５，构成测试结构的晶体管数量约为
１０４；当电子细胞阵列规模为 ４０，开关盒宽度为
３２时，构成电子细胞阵列的晶体管数量约为 １０９，
构成测试结构的晶体管数量在 １０６～１０７之间。
说明随着电子细胞阵列规模和开关盒宽度的增

大，电子细胞阵列和测试结构的硬件消耗都增

加了，而且电子细胞阵列的硬件消耗增长速度

图 ２０　硬件消耗比较

Ｆｉｇ．２０　Ｈａｒｄｗａｒｅｃｏｓｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

９５３
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远远高于测试结构。

如图 ２１所示，当阵列规模为 ５，开关盒宽度
为２时，测试结构的硬件消耗所占的比例为
０．０７８３，开关盒宽度为 ３２时，测试结构的硬件消
耗所占的比例为 ０．１０２７；当阵列规模为 ４０，开关
盒宽度为２时，测试结构的硬件消耗所占的比例
为０．０００９，开关盒宽度为３２时，测试结构的硬件
消耗所占的比例为 ０．００１７。因此，阵列规模越
大，开关盒宽度越小，测试结构的硬件消耗所占的

比例越小，而且阵列规模越大，开关盒宽度对测试

结构硬件消耗所占的比例影响越小。

图 ２１　测试结构硬件消耗所占比例

Ｆｉｇ．２１　Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｈａｒｄｗａｒｅｃｏｓｔ

总的来说，电子细胞阵列和测试结构的硬件

消耗随着阵列规模和开关盒宽度的增大而增加；

但是，随着阵列规模的增大，测试结构的硬件消耗

所占的比例明显降低，这说明测试结构适用于大

规模的电子细胞阵列。

本文的研究工作特点主要体现在以下 ３个
方面：

１）在测试结构设计方面，提出将测试资源从
电子细胞中分离出来，构成一个整体的测试结构，

统一处理，实现故障的整体检测和局部定位，电子

细胞不再承担故障检测的任务。提出的测试结构

具有统一的、明确的设计方法。

２）在故障检测和定位方法方面，提出了 ＲＴＬ
级故障检测和细胞级故障定位相结合、硬件测试

结构和软件算法相结合的，更为系统的故障检测

和定位方法，更充分的利用了测试结构与计算资

源的优势。

３）在硬件消耗方面，通过计算晶体管数量，
对测试结构的硬件消耗进行了简单的估计，给出

了定量的评估数据。

６　结　论
１）提出的测试结构可有效的实现配置、扫描

等功能，为故障检测和故障定位提供了硬件基础；

而且提出的测试结构和故障检测、定位方法与具

体的电子细胞结构关系不大，受电子细胞和阵列

结构限制较小，通用性较强。

２）提出的故障检测和定位方法，可在 ＲＴＬ
级对整个电子细胞阵列的故障进行检测，并将故

障定位至具体的电子细胞，而且可以有效地检测

时序电路中出现的故障，故障检测和定位能力

较强。

３）随着电子细胞阵列规模的增大，测试结构
的硬件消耗在整个阵列中所占的比例明显下降，

说明测试结构适用于大规模的电子细胞阵列，硬

件消耗较低。

另外，本文提出的方法对于演化硬件（ｅｖｏｌｖａｂｌｅ
ｈａｒｄｗａｒｅ）领域的研究也有一定的意义。从故障
自修复的角度来看，演化硬件实现自修复主要依

靠重构，但是，由于缺少演化专用的可重构硬件，

在演化重构的过程中往往仅对故障进行检测，很

难对故障进行定位，导致演化速度慢。因此，如果

在专用的可重构硬件结构设计中加入测试结构，

就可以实现故障的准确定位，加快演化的速度。

在未来的工作中，还需要对更复杂的故障情

况进行深入研究，特别是瞬态故障和单粒子效应

等，这些故障已成为电子系统在强辐射环境下面

临的主要威胁，因此，针对瞬态故障和单粒子效应

的特点，设计更完善的在线故障检测结构，对于进

一步提高电子系统的可靠性具有重要意义。
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［２８］叶以正，来逢昌．集成电路设计［Ｍ］．２版．北京：清华大学

出版社，２０１１：２１９．

ＹＥＹＺ，ＬＡＩＦＣ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｃｉｒｃｕｉｔｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１１：２１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　李丹阳　男，博士研究生。主要研究方向：电子装备故障检测

与自修复。

蔡金燕　女，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设计等。

孟亚峰　男，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设计等。

朱赛　男，博士，讲师。主要研究方向：仿生电子系统设计及电

子系统自修复设计。

Ａｎｏｖｅｌｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｆｏｒｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓａｒｒａｙ
ＬＩＤａｎｙａｎｇ，ＣＡＩＪｉｎｙａｎ，ＭＥＮＧＹａｆｅｎｇ，ＺＨＵＳａｉ

（ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＯｐｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＡｒｍｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇＣａｍｐｕｓ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５０００３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓａｒｒａｙ，ｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅａｎｄｔｈｅｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｒｅｌｉｍｉｔ
ｅｄｂｙｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｔｈｅａｒｒａｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｌｏｃａｔｉｏｎｃａｐａｂｉｌｉｔｙｎｅｅｄｔｏｂｅ
ｉｍｐｒｏｖｅｄ，ａｎｄｔｈｅｈａｒｄｗａｒｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｉｓｌａｒｇｅ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｓｅｐｒｏｂｌｅｍｓ，
ａｎｏｖｅｌｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｂｏｕｎｄａｒｙｓｃａｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅａｎｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｉｎｎｅｒｓｃａｎ
ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｉｓｎｏｖｅｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ，ａｒｅｇｉｓｔｅｒｔｒａｎｓｆｅｒｌｅｖｅｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄ
ａｃｅｌｌｌｅｖｅｌｆａｕｌｔｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｅｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｉｎｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓ２７ｃｉｒｃｕｉｔ，ｔｈｅｄｅｔａｉｌｅｄｐｒｏｃｅｓｓｏｆｆａｕｌｔ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｌｏｃａｔｉｏｎｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅｈａｒｄｗａｒｅｒｅｓｏｕｒｃｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｉｓａｎａ
ｌｙｚｅｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｄｅｔｅｃｔａｎｄｌｏｃａｔｅｔｈｅｆａｕｌｔ
ａｔｃｅｌｌｌｅｖｅｌ，ａｎｄｔｈｅｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｈａｒｄｗａｒｅｒｅｓｏｕｒｃｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｓｉｇｎｉｆｉ
ｃａｎｔｌｙａｓｔｈｅｓｉｚｅｏｆｔｈｅｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓａｒｒａｙｉｎｃｒｅａｓｅｓ，ｗｈｉｃｈｉｓｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｌａｒｇｅｓｃａｌｅｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓａｒｒａｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｍｂｒｙｏｎｉｃｓａｒｒａｙ；ｔｅｓｔｉｎｇａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ；ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｆａｕｌｔｌｏｃａｔｉｏｎ；ｓｃａｎｔｅｓｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５１５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０８１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９２７１７：４３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２７．１７４３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６０１４９５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｊｙｒａｄ＠１６３．ｃｏｍ
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Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ２
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｌｘ＿ｃ８１８＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：林佳铭，张轶，乐挺，等．非对称因素对舰载机弹射起飞安全的影响［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（２）：３６３
３７４．ＬＩＮＪＭ，ＺＨＡＮＧＹ，ＹＵＥＴ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｆａｃｔｏｒｓｏｎｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈｓａｆｅｔｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（２）：３６３３７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０３９１

非对称因素对舰载机弹射起飞安全的影响

林佳铭，张轶，乐挺，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：非对称因素会导致舰载机在弹射后出现横航向偏离，并影响其纵向起飞航
迹。针对定位偏心、弹射道偏角、甲板横摇等３类扰动因素，开展了这些非对称因素对飞机弹
射起飞特性影响规律的理论分析与仿真计算，掌握了飞机在甲板滑跑段的偏航运动特性以及

离舰上升段的横航向偏离特性。基于弹射起飞后飞机航迹下沉量与滚转角 ２项安全性要求，
通过仿真计算建立了安全甲板风（ＷＯＤ）包线，结果表明：安全甲板风包线的下边界由最大航
迹下沉量约束，左右边界由最大滚转角限制确定，上边界由最大海面风速决定；定位偏心、甲板

横摇等非对称因素将显著缩小安全甲板风包线的风速和风向角范围。

关　键　词：舰载机；甲板风（ＷＯＤ）包线；安全准则；定位偏心；弹射道偏角；甲板横摇
中图分类号：Ｖ２１２．１３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３６３１２

　　舰载机在弹射起飞过程中的运动变化剧烈，
并且受到多种环境因素的耦合影响，因而具有较

大的复杂性和危险性
［１］
。在实际的弹射作业条

件下，一些非对称因素将对飞机弹射滑跑和离舰

上升２个阶段的飞行特性造成影响：①定位偏心
使飞机在弹射滑跑时出现偏航振荡运动

［２３］
，并

导致其在离舰上升时出现横航向运动偏离；②弹
射道偏角使飞机在弹射滑跑时产生侧滑，进而改变

其横航向运动状态；③甲板横摇使飞机在离舰时具
有一定的滚转角，并影响其纵向爬升性能

［４］
。

针对舰载机弹射起飞安全性方面的问题，Ｌｕ
ｃａｓ较早开展了相关研究，并提出相应的安全性
评价准则

［５］
，这一准则在后续的研究中被广泛参

考，应用于机舰参数适配规律研究
［６］
、复杂起飞

环境因素的综合影响分析
［７］
、弹射起飞上升段的

自动控制律设计
［８］
、Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ的海试验证［９］

等。在上述的研究和试验中，主要研究飞机弹射

后的纵向安全性要求，并未涉及其横航向运动以

及相应的安全性要求。

近年来国内外的一些研究中开始关注非对称

因素的影响。Ｓｔｅｎ研究了固定翼飞机与航母的适
配评估需求

［１０］
，指出应当考虑斜角甲板弹射、非

对称装载配平及侧风的影响；Ｋｅｌｌｅｙ就弹射时飞
机的偏航运动特性进行了理论分析计算

［１１］
；

Ｓｍａｌｌ对 ＸＡＪＩ和 Ｅ２Ａ２种机型开展了地面偏心
弹射试验

［１２］
，为研究舰载机的偏航运动特性和弹

射杆的载荷波动提供了参考；朱齐丹等研究了定

位偏心时，舰载机甲板滑跑段的弹射动力学过程

及其对飞机姿态的影响
［３］
；于浩和聂宏则对弹射

杆的载荷情况进行了建模仿真计算
［１３］
。但是在

目前国内外公开文献中，尚鲜见有对飞机离舰上升

段的横航向运动偏离特性的分析，以及非对称因素

对弹射起飞机舰适配性影响的研究等。

Ｆ／Ａ１８Ｅ／Ｆ飞行手册［１４］
指出，在非对称装载

情况下，期望飞机在弹射离舰后的３ｓ内滚转角应
小于５°，故可以选取滚转角作为飞机横航向安全
性的评价指标。此外，由于安全甲板风（Ｗｉｎｄ
ＯｖｅｒＤｅｃｋ，ＷＯＤ）包线［１５１６］

能够反映飞机弹射起

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20171013.1408.006.html
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飞时对母舰甲板风风向和风速的要求，并且具有

简洁直观的特点，因此可以通过研究安全甲板风

包线的变化情况，从而评价非对称因素对弹射起

飞安全性的影响。

本文通过理论分析和建模仿真，研究了定位

偏心、弹射道偏角和甲板横摇等非对称扰动因素

对飞机弹射滑跑和离舰上升２个阶段运动特性的
影响与规律。在此基础上，基于弹射起飞的安全

性要求，计算确定了安全甲板风包线，分析其边界

约束条件，以及非对称因素对甲板风包线的影响

规律。研究结果可为舰载机非对称弹射特性的量

化评估、安全甲板风包线的确定、弹射作业效率的

优化提高等提供一定的理论参考。

１　弹射起飞的数学模型

采用多体动力学方法建立的弹射起飞仿真模

型
［１７］
，是分析计算航母、海面大气环境等因素对

舰载机弹射起飞特性影响的重要辅助工具。其中

的起落架动力学模型
［１８］
，可以准确地描述机舰

之间的位置约束与作用力的传递关系。本文在研

究舰载机非对称起飞问题时，首先建立了 ３轴耦
合的飞机６自由度运动模型，并取北东地坐标系
作为惯性参考系，分别以质心坐标位置［ｘ，ｙ，ｚ］Ｔ

和姿态角［，θ，ψ］Ｔ描述飞机质心的平动和转动
运动，、θ、ψ分别为飞机的滚转角、俯仰角和偏航
角；其次，通过建立起落架模型，计算获得机体与

航母平台之间的作用力（包括支反力和弹射力）。

对于每一个起落架，分别以［ｘｋ，ｙｋ，ｚｋ］
Ｔ
和 ωｋ描

述其机轮轴线参考点的平动和转动运动，下标

ｋ＝｛１，２，３｝分别对应于前起落架、左侧主起落架
和右侧主起落架。由于航母运动的动力学特性对

飞机弹射起飞过程影响相对较小，故直接通过经

验公式描述航母的 ４自由度运动状态，不再增加
航母的动力学方程。为简化和统一描述，下文将

统一采用向量和矩阵的形式建立机体和起落架的

动力学方程。用于进行仿真计算的模型结构如

图１所示。本文采用 Ｆ／Ａ１８作为算例飞机，其建
模数据来源于文献［１９２３］。由于篇幅所限，本节
中主要对仿真模型各组成部分进行说明，具体模

型数据可参见相关引用文献。

图 １　非对称弹射起飞仿真模型的结构框图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｆｏｒａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

１．１　机体动力学方程
作用于飞机质心处的外力有气动力 Ｆａｅｒｏ和气

动力矩 Ｍａｅｒｏ、发动机推力 Ｆｅｎｇ和力矩 Ｍｅｎｇ、起落架

作用力 Ｆｌｇ和力矩 Ｍｌｇ，飞机质心的平动和转动动

力学方程如下：

ＬＩＳＦ
Ｓ
ａｅｒｏ＋ＬＩＢ（Ｆ

Ｂ
ｅｎｇ＋Ｆ

Ｂ
ｌｇ）＋ｍｇ

Ｉ＝ｍ［̈ｘ，̈ｙ，̈ｚ］Ｔ

ＬＢＳＭ
Ｓ
ａｅｒｏ＋Ｍ

Ｂ
ｅｎｇ＋Ｍ

Ｂ
ｌｇ ＝Ｉ［ｐ，ｑ，ｒ］

{ Ｔ

（１）
式中：力和力矩符号的上标表示该力或力矩投影

到某一坐标系下的分量，Ｓ表示飞机稳定轴系，一
般飞机的气动力数据在该坐标系下给出，Ｂ表示
机体轴系，发动机推力和起落架作用力在该坐标

系下定义，Ｉ表示惯性系（本文采用北东地坐标
系），飞机的平动动力学方程在此坐标系下推导；

Ｌ为各个坐标系间的转换矩阵；ｍ为飞机的质量；
Ｉ为飞机转动惯量矩阵；ｇ为重力加速度矢量；ｐ、
ｑ、ｒ为飞机的３轴角速度。

１）气动力模型
飞机非线性气动力和力矩系数的数学模

型
［１９２０］

如式（２）所示：
ＣＬ＝ＣＬ０＋ＣＬαα＋ＣＬδｓｔａｂδｓｔａｂ
ＣＤ＝ＣＤ０＋ＣＤαα＋ＣＤδｓｔａｂδｓｔａｂ
ＣＹ＝ＣＹββ＋ＣＹδａｉｌδａｉｌ＋ＣＹδｒｕｄδｒｕｄ
Ｃｍ＝Ｃｍ０＋Ｃｍαα＋Ｃｍδｓｔａｂδｓｔａｂ＋Ｃｍｑｑｃ／（２Ｖ）

Ｃｌ＝Ｃｌββ＋Ｃｌδａｉｌδａｉｌ＋Ｃｌδｒｕｄδｒｕｄ＋

　　Ｃｌｐｐｂ／（２Ｖ）＋Ｃｌｒｒｂ／（２Ｖ）
Ｃｎ＝Ｃｎββ＋Ｃｎδａｉｌδａｉｌ＋Ｃｎδｒｕｄδｒｕｄ＋

　　Ｃｎｐｐｂ／（２Ｖ）＋Ｃｎｒｒｂ／（２Ｖ

















）

（２）
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式中：Ｃｎβ为偏航静稳定导数；Ｃｎｒ为偏航阻尼力矩导
数；ＣＬ为全机升力系数；α为迎角；β为侧滑角；
δｓｔａｂ、δａｉｌ、δｒｕｄ分别为全动平尾、副翼和方向舵；ｂ为
机翼展长；ｃ为平均气动弦长；Ｖ为飞机空速。

由气动力、力矩系数可进一步计算获得飞机

的气动力和力矩：

Ｆａｅｒｏ＝
１
２ρ
Ｖ２Ｓ［－ＣＤ，ＣＹ，－ＣＬ］

Ｔ

Ｍａｅｒｏ＝
１
２ρ
Ｖ２Ｓ［Ｃｌｂ，Ｃｍｃ，Ｃｎｂ］{ Ｔ

（３）

式中：Ｓ为机翼参考面积；ρ为海面大气密度。
２）发动机模型［２１］

发动机推力 Ｆｅｎｇ，ｊ和力矩 Ｍｅｎｇ，ｊ（下标 ｊ＝｛１，
２｝分别指左、右发动机）的计算公式如下：
Ｆｅｎｇ，ｊ＝Ｔｊ（δｐ，Ｈ，Ｍａ）·［ｃｏｓθＴ，０，ｓｉｎθＴ］

Ｔ

Ｍｅｎｇ，ｊ＝Ｒｅｎｇ，ｊ×Ｆｅｎｇ，
{

ｊ

（４）

式中：Ｔｊ为单台发动机的推力，通常可由油门指
令 δｐ、飞行高度 Ｈ和马赫数 Ｍａ插值计算后获得，
对于本文中所涉及的弹射起飞工况，Ｔｊ固定取值
为海平面的起飞推力；θＴ为发动机的安装角，本
文中取０°；Ｒｅｎｇ，ｊ为推力作用点到飞机重心的位置
矢量，在体轴系下进行表示。

３）质量特性
飞机质量特性数据基于文献［２２］得到。由

于弹射起飞过程时间短暂，因此在仿真计算时不

考虑飞机质量和转动惯量的变化，具体取值可参

见表 １所给出的基本仿真工况参数取值表。

表 １　基本仿真工况参数取值

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参　数 数　值

质量／ｋｇ １７０６４

转动惯量 Ｉｘｘ／（ｋｇ·ｍ
２） ３１１００

转动惯量 Ｉｙｙ／（ｋｇ·ｍ
２） ２４２８６５

转动惯量 Ｉｚｚ／（ｋｇ·ｍ
２） ２６３０２９

转动惯量 Ｉｘｚ／（ｋｇ·ｍ
２） －３３９９

起飞推力／ｋＮ １１２．５

航向／（°） ０（正北）

风向／（°） １８０（正北风）

典型航速／ｋｎ １５

典型风速／ｋｎ １０

１．２　起落架动力学方程

通过建立各个起落架机轮参考点的４自由度
运动方程，可以解算甲板跑道、起落架、机体之间

作用力的传递关系
［２３］
。机轮参考点受力情况参

见图 ２，δｋ为轮胎压缩量，ｖｘ，ｋ为轮胎前进速度，其
动力学方程如下：

图 ２　机轮参考点的受力分解

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｓａｔｗｈｅｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐｏｉｎｔ

ＬＩＷｋＦ
Ｗｋ
ｇｒｄ，ｋ＋ＬＩＢＦ

Ｂ
ｓｔｒ，ｋ＋ｍｋｇ

Ｉ＝ｍｋ［̈ｘｋ，̈ｙｋ，̈ｚｋ］
Ｔ

Ｉｋωｋ＝Ｆｄ，ｋＲｅ，ｋ－Ｍｙ，ｋ－Ｔｂ，
{

ｋ

（５）
式中：上／下标 Ｗｋ指起落架机轮参考坐标系；ｍｋ
为机轮（包括轮胎、轮毂以及刹车装置等非弹性

支撑部件）的质量；Ｉｋ为机轮关于滚动轴的转动
惯量；Ｍｙ，ｋ为轮胎滚阻力矩；Ｒｅ，ｋ为轮胎的有效滚
动半径；Ｔｂ，ｋ为作用在机轮上的刹车力矩；Ｆｇｒｄ，ｋ为
甲板跑道对机轮的作用力；Ｆｓｔｒ，ｋ为起落架支柱对
机轮的作用力，作用点近似位于支柱在机身上的

安装点。

起落架对于机体的作用力和力矩可表示为

Ｆｌｇ，ｋ＝－Ｆｓｔｒ，ｋ
Ｍｌｇ，ｋ＝Ｒｌｇ，ｋ×Ｆｌｇ，ｋ＋［０，０，ｌｋ］

Ｔ×Ｆｌｇ，
{

ｋ

（６）

式中：Ｒｌｇ，ｋ为起落架支柱在机身安装点到飞机重
心的位置矢量，在体轴系下表示；ｌｋ为支柱压缩后
的长度。

Ｆｓｔｒ，ｋ由支柱模型进行计算，其轴向力 Ｆｚ，ｋ一
般由空气弹簧力和油液阻尼力构成，因此可表示

为支柱压缩行程及其变化率的函数。基于线性弹

性变形假设，支柱的航向力 Ｆｘ，ｋ和横向力 Ｆｙ，ｋ可由
支柱末端的形变量（即机轮参考点相较于未受力

时的位置变化，在机体轴系下表示）进行计算求

解。根据以上描述，Ｆｓｔｒ，ｋ的计算式如下：

Ｆｓｔｒ，ｋ＝
Ｆｘ，ｋ
Ｆｙ，ｋ
Ｆｚ，










ｋ

＝

－（ＫΔｘΔｘｋ－ＣΔｘΔｘｋ）

－（ＫΔｙΔｙｋ－ＣΔｙΔｙｋ）

ｆ（ｓｋ，ｓｋ









）

（７）

式中：ＫΔｘ、ＫΔｙ分别为支柱的航向和横向刚度系
数；ＣΔｘ、ＣΔｙ分别为支柱的航向和横向阻尼系数；
Δｘｋ、Δｙｋ分别为机轮参考点实际位置与未受力时
的位移变化量，这２个变量与支柱径向压缩 ｓｋ一
起可由式（８）进行计算：
Δｘｋ
Δｙｋ
－ｓ










ｋ

＝ＬＳｋＩ
ｘｋ－ｘｓ，ｋ
ｙｋ－ｙｓ，ｋ
ｚｋ－ｚｓ，











ｋ

－
０
０
ｌ









ｋ

（８）

式中：［ｘｋ，ｙｋ，ｚｋ］
Ｔ
为起落架各机轮参考点的绝对

位置；［ｘｓ，ｋ，ｙｓ，ｋ，ｚｓ，ｋ］
Ｔ
为起落架支柱安装点的绝
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对位置，可由飞机的质心位置和姿态角计算获得；

ＬＳｋＩ为惯性坐标系到支柱参考坐标系的转换矩阵。

Ｆｇｒｄ，ｋ由轮胎的径向力 Ｆｎ，ｋ、摩擦力 Ｆｄ，ｋ和侧
向力 Ｆｓ，ｋ共同组成。轮胎径向压缩受力模型将等
效成弹簧阻尼系统，因此可通过轮胎压缩量及其

变化率计算径向力。而计算摩擦力和侧向力时所

需要的轮胎运动参数，如轮胎前向速度、纵向滑移

率、侧偏角、前轮操纵角等，均可通过机轮参考点

动力学方程计算的机轮加速度、角加速度结果进

一步处理后获得，具体可参见文献［２３］。
１．３　航母平台模型

航母平台模型包括了甲板运动和弹射力模

型，但不包含航母的动力学方程。航母质心的

６自由度运动状态通过以下方式给出：①在水平
面内的平动状态［ｘｃ，ｙｃ］

Ｔ
以航速 Ｖｃ和航向 χｃ进

行设定；②垂直位移 ｚｃ和横摇、纵摇、艏摇角［ｃ，

θｃ，ψｃ］
Ｔ
则按照正弦形式的经验公式

［２４］
给出（ｔ为

时间）：

θｃ＝０．５ｓｉｎ（０．６ｔ）＋０．３ｓｉｎ（０．６３ｔ）＋０．２５
ｃ＝２．５ｓｉｎ（０．５ｔ）＋３．０ｓｉｎ（０．５２ｔ）＋０．５
ψｃ＝０．２５ｓｉｎ（０．７ｔ）＋０．５ｓｉｎ（０．１ｔ）
ｚｃ＝１．２２ｓｉｎ（０．６ｔ）＋０．３ｓｉｎ（０．２ｔ










）

（９）

进一步地，定义以起飞点为原点的起飞甲板

坐标系 Ｏｄｘｄｙｄｚｄ（见图 ３），其中：Ｏｄｘｄ轴与弹射
跑道方向一致，指向舰艏方向为正；Ｏｄｚｄ轴位于
包含 Ｏｄｘｄ轴的垂直平面内，并垂直 Ｏｄｘｄ轴指向
下；Ｏｄｙｄ轴根据右手系定义指向航母右舷。惯性
系与起飞甲板坐标系间的转换矩阵可通过欧拉角

［ｃ，θｃ，ψｃ＋χｃ＋ψｒ］
Ｔ
进行计算求解，其中：ψｒ为

弹射跑道与航母纵轴的夹角。

基于起飞甲板坐标系，一方面可以灵活配置

不同的起飞点位置及弹射跑道方向，便于研究非

对称弹射问题；另一方面，将各个起落架机轮参考

点与起飞点的相对位置关系投影到该坐标系下，

可以获得机轮参考点甲板高度，从而作为轮胎

图 ３　起飞甲板坐标系

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｔａｋｅｏｆｆｄｅｃｋ

的压缩量及起落架受力情况计算的数据输入。

参考美军标 ＭＩＬＳＴＤ２０６６［２５］，选取 Ｃ１３１型
弹射器数据对弹射力 Ｆｃａｔａ进行建模，可将弹射力
表示为随弹射冲程 ｘｃａｔａ变化的曲线（见图４）。由
于弹射力通过起落架模型传递到机体上，因此其

在作用于前起落架上时，将被分解为一个水平向

前和一个垂直向下的力，弹射杆与甲板的夹角近

似取为３０°。

图 ４　典型弹射力弹射冲程曲线

Ｆｉｇ．４　Ｔｙｐｉｃａｌｃｕｒｖｅｏｆｃａｔａｐｕｌｔｆｏｒｃｅｖｅｒｓｕｓｃａｔａｐｕｌｔｓｔｒｏｋｅ

１．４　大气环境模型
大气环境模型用以设置弹射起飞时的海面常

值风和舰艏气流，其中前者常定义在北东地坐标

系下，以风速和风向表示，而后者与航母运动有

关，因此一般在航母坐标系下定义。将总的风速

矢量合成后，还需要转换到飞机机体坐标系下，用

于计算飞机的迎角和侧滑角。一般舰艏气流模型

只给出了飞机纵向对称面内的风速，而本文侧重

于研究非对称起飞问题，因此仿真计算时将主要

考虑起飞过程中的常值侧风。

１．５　仿真计算工况
对于算例飞机，在甲板风风速为２５ｋｎ（１２．９ｍ／

ｓ）的条件下进行对称弹射起飞仿真计算的输入条
件如表１所示。飞机主要的纵向飞行状态参数曲
线如图５所示（图中“×”表示飞机离舰时刻），其
中各参数的变化历程与文献［９］中所给出的试
飞数据相符，表明本节所建的弹射起飞数学模型

图 ５　对称弹射起飞仿真

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ
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是正确合理的，可用于第 ２节进一步开展非对称
弹射起飞仿真计算。图中：Ｖａ为空速。

２　非对称因素的影响分析

２．１　定位偏心
理想状态下，飞机在弹射道上安装时其机身

的轴线方向应与弹射器轨道方向完全重合。而实

际上，由于航母的运动以及手动进行飞机滑行操

纵等因素影响，飞机往往会出现定位偏心的情况。

工程上常采用偏心距加以描述，其定义如下
［２］
：

飞机左右主起落架中点到弹射器轨道的距离，即

图６中的 ｙｅｒｒ。当中点落在跑道右侧时 ｙｅｒｒ取正
值，此时飞机机头指向弹射跑道左侧。图中：Ｆ、
ｃｇ、ｆ分别为弹射力、重心位置、侧向摩擦力；ｄ１和
ｄ２分别为飞机重心到前轮和主轮的纵向距离。

图 ６　偏心弹射示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｆｆｃｅｎｔｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｔａｐｕｌｔ

２．１．１　理论分析
选取偏心弹射过程中的某一时刻，对飞机的

偏航运动进行受力分析（如图 ６所示），其转动动
力学方程为

Ｌｃ＋Ｎ＋Ｌｆ＝Ｉｚｚψ̈ （１０）
式中：Ｌｃ为弹射力产生的偏航力矩；Ｎ为气动偏
航力矩；Ｌｆ为甲板跑道对飞机的侧向摩擦力所产
生的偏航力矩。上述各力矩的计算公式分别

如下：

Ｌｃ＝Ｆ
ｙｅｒｒｄ１
ｄ１＋ｄ２

＝
Ｆｄ１
ｄ１＋ｄ２

ｙｅｒｒ （１１）

Ｎ＝１
２ρ
Ｖ２ [Ｓｂ Ｃｎβ

ｄ１＋ｄ２
ｙｅｒｒ－

Ｃｎｒｂ
２Ｖ（ｄ１＋ｄ２）

ｙ ]ｅｒｒ

（１２）

Ｌｆ＝
（ｍｇ－０．５ρＶ２ＳＣＬ）ｋμｄ２

Ｖ
ｙｅｒｒ （１３）

根据几何位置关系，可以得到偏航角与偏心

距间的转换公式：

ψ＝－ａｒｃｓｉｎ ｙｅｒｒ
ｄ１＋ｄ

( )
２

≈－ １
ｄ１＋ｄ２

ｙｅｒｒ （１４）

　　此外，采用式（１３）计算摩擦力产生的偏航力
矩时，由于前轮承载相对较小，因此可以将全机所

受的侧向摩擦力 ｆ等效在左右主轮的中点处，并
由起落架的轴向载荷与侧向滑动摩擦系数 μｓ计
算获得。其中，μｓ一般是关于轮胎侧偏角的函
数，在小范围内可近似地认为二者间呈线性关系，

斜率为 ｋμ，即

μｓ＝ｋμａｒｃｔａｎ
ｙｅｒｒ( )Ｖ ≈

ｋμ
Ｖ
ｙｅｒｒ （１５）

对于飞机的偏航角速度 ｒ和侧滑角 β，可以
通过偏航角 ψ及其微分加以近似描述，并由
式（１４）写成关于 ｙｅｒｒ的表达式。代入并进行整理
后，式（１０）可进一步写成形如式（１６）的关于偏心
距 ｙｅｒｒ的二阶微分系统：

ｙ̈ｅｒｒ＋２ζωｎｙｅｒｒ＋ω
２
ｎｙｅｒｒ＝０ （１６）

式中：ωｎ为偏航振荡频率；ζ为偏航振荡阻尼比。
二者的计算公式分别为

ω２ｎ ＝
Ｆｄ１
Ｉｚｚ
＋
ρＶ２ＳｂＣｎβ
２Ｉｚｚ

（１７）

ζ＝
ｋμｄ２（ｍｇ－０．５ρＶ

２ＳｂＣＬ）（ｄ１＋ｄ２）
ＩｚｚＶ·２ωｎ

－

　　
ρＶＳｂ２Ｃｎｒ
４Ｉｚｚ·２ωｎ

（１８）

由式（１７）和式（１８）可知，偏航振荡频率、阻
尼比与弹射力和空速相关，因而在弹射过程中随

弹射时间和距离不断变化。其中，振荡频率与弹

射力和偏航稳定性 ２项有关，而偏航阻尼比则由
侧向摩擦力和偏航阻尼２项构成。

取典型的弹射力、空速与弹射冲程的变化曲

线（见图４和图 ５），以及典型起飞状态下的飞机
质量和惯性矩（见表 １）、气动导数（Ｃｎβ取 ０．０８８，
Ｃｎｒ取 －０．０７８；ＣＬ取 ０．２５）及侧向摩擦力建模参
数（ｋμ取 ３．５）一起代入式（１７）和式（１８）中进行
计算，可以获得随弹射距离变化的振荡频率和

阻尼比变化规律，如图 ７所示。图中：ωｎ（Ｆ）、
ωｎ（Ｃｎβ）、ωｎ（Ｆ，Ｃｎβ）分别为弹射力、偏航静稳定
导数以及二者同时作用时对飞机振荡频率的影

响；ζ（ｋμ）、ζ（Ｃｎｒ）、ζ（ｋμ，Ｃｎｒ）分别为侧向摩擦力、
偏航阻尼力矩导数以及二者同时作用时对飞机阻

尼比的影响。

根据以上结果，可将定位偏心对弹射起飞特

性的影响规律进行小结：

１）偏航振荡频率主要由弹射力弹射冲程的
曲线特性及机体绕 ｚ轴的转动惯量决定，通常在
２．０～２．５ｒａｄ／ｓ之间，即周期为 ２．５～３．１ｓ。由于
一般弹射持续的时间为 ２．５～３．０ｓ左右，因此弹

７６３
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图 ７　偏航振荡频率与阻尼比随弹射冲程的变化关系

Ｆｉｇ．７　Ｙａｗｉｎｇｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏ

ｖｅｒｓｕｓｃａｔａｐｕｌｔｓｔｒｏｋｅ

射结束时飞机的偏航振荡运动恰好经历了约一个

周期的振荡变化，其重心仍在初始偏离的一侧。

２）偏航振荡运动的阻尼主要由甲板跑道对
起落架的侧向摩擦力提供，但随着弹射距离增加

而迅速减小，这是由于在空速增加后，作用于起落

架上的载荷减小，同时轮胎侧偏角也减小。

３）飞机本体的航向稳定性对偏航振荡的影
响在空速增大后才逐渐显现，其对频率和阻尼的

贡献大约为弹射力、侧向摩擦力的１／４～１／３。
２．１．２　仿真验证

参考有关偏心弹射试验
［１２］
，进行仿真计算时

分别将初始时刻的偏心距 ｙｅｒｒ设置为 ０、０．３、
０．６ｍ，仿真结果如图 ８所示，“×”表示飞机离舰
的时刻。

由图 ８的仿真结果可知：
１）定位偏心使飞机在甲板弹射段出现了沿

弹射道偏摆的振荡运动，在离舰前该振荡经历了

约１．２个周期，故离舰时飞机重心仍在初始偏差
一侧。此外，该振荡运动的频率和阻尼与初始的

偏心距离大小无关，这与前述的理论分析结果

相符。

２）对于偏心距为０．６ｍ的情况，尽管飞机在
离舰时刻的滚转角不超过 ０．５°，同时滚转角速度
也小于２（°）／ｓ，但在离舰后飞机滚转角却快速增
大至近１５°，并且航迹向出现滚转的一侧偏离，原
因在于：偏摆运动使飞机离舰时的偏航角速度为

３．４（°）／ｓ，这一角速度一方面通过飞机气动导数

图 ８　不同偏心距对弹射起飞的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｆｆｃｅｎｔｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｎ

ｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ

Ｃｌｒ使飞机正滚，同时使机头右偏产生负侧滑，在
横向静稳定导数 Ｃｌβ作用下进一步加剧了滚转偏
离运动。

２．２　弹射道偏角
２．２．１　理论分析

飞机从斜角甲板上进行弹射时，弹射跑道方

向与航母纵向轴线方向存在某一固定的偏角，因

此飞机的空速方向与机体对称面方向并不一致，

产生的侧滑角将使飞机发生侧向航迹偏离。分析

这一问题时，首先需要说明在弹射滑跑和离舰上

升２个阶段飞机空速的计算方法。
由飞行力学的基本定义可知，飞机的地速

ＶＥ、空速 ＶＡ以及环境风速 ＶＷ 三者之间的计算关
系如下：

ＶＥ＝ＶＡ ＋ＶＷ （１９）
甲板风是航母在进行舰载机起降作业时重要

的工况参数，它表示一种相对风速的概念，即甲板

上所感受到的风速矢量，相当于航母的“空速”。

因此，舰速 ＶＳ、甲板风风速 ＶＷＯＤ和环境风速 ＶＷ 也
存在对应的计算关系：

ＶＳ＝ＶＷＯＤ ＋ＶＷ （２０）
联立式（１９）和式（２０）可得

ＶＡ＝ＶＷＯＤ ＋（ＶＥ －ＶＳ）＝ＶＷＯＤ ＋ＶΔ （２１）
式中：ＶΔ为飞机与航母之间的相对速度。由于飞
机是在弹射器拖梭的牵引下沿弹射器轨道进行加

速，因此 ＶΔ将始终沿弹射道方向。
由本节可知，当飞机在甲板弹射滑跑时，离舰

时空速应当按式（２１）进行计算，并用于弹射器能
量的设定

［２５］
。当飞机离舰后，其空速则应该按

８６３
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式（１９）计算。
考虑海平面无风，飞机从斜角甲板上进行弹

射的情况，此时弹射道指向舰艏左舷，角度取为

８°。由于初始时刻飞机空速与船速一致，故空速
与机身对称面存在一定夹角（即飞机的侧滑角），

并且数值上等于弹射道偏角。弹射开始后，随着

机舰相对速度（始终沿弹射道方向）的增加，侧滑

角逐渐减小，直至飞机离舰后减小至零。上述的

分析表明，当弹射器轨道不完全平行于航母中心

线时，飞机在弹射过程中就将始终存在侧滑，由此

产生的气动力将影响飞机的横航向运动状态，使

其在离舰时出现一定的侧滑和滚转。

分别取４种弹射道偏角与海面风的组合条件
（工况 １～４见表 ２），对弹射初始时刻和离舰时
刻飞机的侧向受力进行对比分析，并将结果整理

在表 ３中，获得的主要结论如下：
１）无风情况下（工况 １和２），只要弹射道存

在偏角，那么在甲板弹射阶段就会受到侧力影响，

但随着空速增大侧滑角减小，离舰上升时将不

再有侧力。

２）若海平面存在常值风（工况 ３），那么可以
根据海面的风速风向对航速航向进行调整，使得

甲板风方向与弹射道方向一致。这样可以保证弹

射过程中没有侧向扰动，但离舰上升后飞机仍将

受到海面侧风的影响。

３）只要甲板风角度与弹射道角度不一致（工
况 ２和４），那么飞机在弹射滑跑段就会有侧向扰
动。而离舰上升段侧风影响的大小，将取决于飞

机航向与风速方向。

表 ２　不同弹射道偏角与海面风的组合条件

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｔａｐｕｌｔ

ｒｕｎｗａｙａｎｇｌｅｓａｎｄｓｅａｗｉｎｄ

工　况
航速／

（ｍ·ｓ－１）
航向／
（°）

风速／
（ｍ·ｓ－１）

风向／
（°）

弹射道

偏角／（°）

工况１ １０ ０ ０ ０

工况２ １０ ０ ０ －８

工况３ １０ ０ １．４ ９０ －８

工况４ １０ ０ １．４ ９０ ０

表 ３　不同工况的弹射过程分析

Ｔａｂｌｅ３　Ｃａｔａｐｕｌｔｐｒｏｃｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工　况
弹射初始时刻（机舰相对速度为０ｍ／ｓ） 弹射离舰时刻（机舰相对速度为６０ｍ／ｓ）

甲板风风速 飞机空速 侧向受力分析 飞机空速 侧向受力分析 飞机地速 航迹变化趋势

工况１ 侧滑角０°，无侧力 侧滑角０°，无侧力
沿跑道方向离舰，

爬升时无侧风影响

工况２
侧滑角 ８°，机身受到

向左的侧力

侧滑角 １．１°，机身

受到向左的侧力

向跑 道 右 前 方 离

舰，爬升时无侧风

影响

工况３ 侧滑角０°，无侧力 侧滑角０°，无侧力

向跑 道 右 前 方 离

舰，爬升时有侧风

影响

工况４
侧滑角 －８°，机身受

到向右的侧力

侧滑角 －１．１°，机

身受到向右侧力

沿跑道前方离舰，

爬升时有侧风影响

　　注：飞机空速按式（２１）计算获得。在弹射初始时刻，机舰相对速度为零，故飞机空速（虚线）等于甲板风风速（实线）；在离舰时刻，

机舰相对速度指向弹射道方向，故飞机空速（虚线）等于甲板风风速（短实线）与机舰相对速度（长实线）的矢量合成。

２．２．２　仿真验证
按表２中确定的工况分别设置仿真初始条

件，仿真结果如图 ９所示，“×”表示飞机离舰
时刻。

由图９的仿真结果可知：
１）８°弹射道偏角引起的侧向扰动，使飞机出

现不超过 ０．５°的小幅滚转，以及最大为 ２（°）／ｓ
的偏航角速度。由于弹射滑跑阶段飞机动压较

小，因此射道偏角引起扰动力和力矩的影响作用

有限，飞机在离舰时的滚转和偏航角速度基本为

零，其离舰后的偏离运动能够较快地收敛。

２）８°弹射道偏角引起的侧向扰动程度，与
１．４ｍ／ｓ正侧风引起的侧向扰动程度基本相当。
由于弹射作业需要考虑最大的侧风为 ７．５ｍ／ｓ的
情况

［１０］
，而一般航母弹射道偏角均不超过 ８°，因

此弹射道偏角对飞机起飞的安全性影响较小。

２．３　甲板横摇
航母航行时，海面风浪将使其产生俯仰、横摇

和偏摆运动，通常可采用纵摇角、横摇角和艏摇角

来表征。就弹射起飞任务而言，甲板的横摇角对

飞机离舰时的姿态影响较大。在典型海况条

件下，甲板的最大横摇角可达５°［２６］。文献［４］也

９６３
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图 ９　弹射道偏角对弹射起飞的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃａｔａｐｕｌｔｒｕｎｗａｙａｎｇｌｅｏｎｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ

指出，舰面横摇对飞机离舰后的航迹和上升率影

响较大，并且还会引起飞机出现横侧振荡。

２．３．１　理论分析
由于航母甲板横摇的频率要远低于起落架缓

冲支柱的频率，故可近似认为飞机的滚转角与甲

板的横摇角始终保持一致。那么，离舰时刻的甲

板横摇角就是决定飞机离舰后航迹侧向变化程度

的重要特征参数。

若飞机离舰时带有滚转角，那么其在离舰后

则还具有向滚转一侧的侧滑趋势。在飞机本体航

向静稳定性的作用下，飞机的空速将偏离弹射跑

道的方向以减小侧滑。

对于从斜角甲板进行弹射的情况，飞机离舰

后向右前方的航迹偏离，可能导致其与航母舰艏

距离过近并发生碰撞。因此，需要对飞机离舰时

的甲板横摇加以限制，从而减小飞机离舰后的侧

向航迹偏离。

２．３．２　仿真验证
进行仿真计算时，飞机在离舰时的甲板横摇

角 ｓ分别为 ０°、３°和 ６°。仿真结果如图 １０所
示，“×”表示飞机离舰时刻。

由图１０可知，对于飞机离舰时甲板横摇角为
６°的情况：

１）飞机在弹射冲程段就具有较大的滚转角，
并且相位与甲板横摇角保持一致，这使飞机产生

了侧滑，并出现绕弹射道的偏摆运动。在离舰时

刻，飞机的滚转角和侧滑角分别为 ６°和 １．２°，因
此其在离舰后即出现较大侧向航迹偏离，２ｓ后侧
偏距离超过３ｍ，同时滚转角也有进一步发散的

图 １０　甲板横摇对弹射起飞的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｅｃｋｒｏｌｌｏｎｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈ

趋势，不利于安全的弹射起飞。

２）由于离舰后飞机始终保持一定程度的滚
转姿态，此时滚转角导致的升力损失将使其纵向

爬升特性下降。仿真结果表明，算例飞机的航迹

下沉量增加了约０．２２ｍ。

３　安全甲板风包线

本节将首先讨论弹射起飞安全性的准则要

求，其次针对算例飞机建立基本的安全甲板风包

线，最后进一步分析偏心距、甲板横摇角等非对称

扰动因素对安全甲板风包线的影响。

３．１　弹射起飞安全性要求
Ｌｕｃａｓ在综合分析了多种机型的多次弹射起

飞数据后，提出了舰载机弹射起飞的纵向安全准

则
［５］
，简述如下：

１）航迹下沉量。与离舰时刻的位置相比，飞
机重心位置的下沉量不能超过１０ｆｔ（３．０５ｍ）。

２）迎角。弹射起飞过程中，飞机的最大迎角
不能超过 ０．９ＣＬｍａｘ对应的迎角，ＣＬｍａｘ为最大升力
系数。对本文的算例飞机，限制迎角取为１５°。

３）上升率。飞机离舰并达到最大航迹下沉
量后的３ｓ内，上升率需要达到６００ｆｔ／ｍｉｎ（３．０５ｍ／
ｓ）。若离舰后飞机的航迹无下沉，可不对上升率
作限制要求。

０７３
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结合美国军方最新的海试验证情况及飞行手

册可知：①现代舰载机通常采用电传飞控系统，在
弹射冲程结束后就将自动跟踪目标迎角进行离舰

爬升
［１４］
，飞机自身就具有迎角保护功能，可以有

效地防范弹射起飞后的失速危险；②上升率要求
是针对剩余可用推力需求提出的

［９］
，并根据飞行

员的反馈意见将纵向加速特性等效为上升率要

求
［５］
，以使舰载机获得足够的加速性能。对于现

代舰载机，通过开启加力状态可获得更大的起飞

推重比和纵向加速特性，因而上升率要求往往比

较容易满足。同时，根据已有的试验结果
［９］
，飞

机在弹射后一旦满足了航迹下沉量要求，那么也

就都能够满足爬升率要求。

因此，纵向弹射起飞最主要的安全性要求为

航迹下沉量。此外，由于本文研究的是非对称因

素对弹射起飞安全性的影响，故还需要补充相应

的横航向约束要求，即：在离舰后的３ｓ内，飞机的
滚转角应小于５°［１４］，这一要求保证飞机的横航向
运动状态不会发生显著的偏离。下文中，将基于

航迹下沉量和离舰后 ３ｓ时滚转角２项指标要求，
建立满足弹射起飞安全性要求的安全甲板风包线。

３．２　舰面作业甲板风范围
舰面甲板风的风速大小和风向范围与航母的

航向航速、海面风的风向风速等相关。在确定的

海面风速风向条件下，可以通过改变航母的航速

和航向，为舰载机的弹射起飞作业提供的所有可

能范围的甲板风，如图 １１所示。该图由式（２０）
计算获得，计算时分别取海面风速为５、１０ｍ／ｓ，风
向固定为１８０°不变（即正北风），舰向正北或偏北
方向航行（航速在 ０～１３ｍ／ｓ之间可按需调节）。
工程上为了便于读取甲板风范围的边界刻度，通

常将其绘制为阶梯状的扇面图。

需要指出的是，在舰面作业甲板风范围内，

图 １１　不同海面风速下的作业甲板风范围

Ｆｉｇ．１１　ＯｐｅｒａｔｉｏｎＷＯＤｒａｎｇｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓ

舰载机的弹射起飞未必是安全的。针对这一可能

的舰面作业甲板风范围，基于弹射起飞安全性准

则，通过仿真计算才能最终确定舰载机的安全起

飞甲板风包线的大小。

由图１１可知：当海面存在 １０ｍ／ｓ的常值风
时，最大甲板风可达２５ｍ／ｓ，但此风速下风向角只
能在３５５°～５°间变化。如果弹射工况所要求甲
板风风速降低，那么风向角的选择范围就能够扩

大，通常在 ３３０°～３０°之间。若是海面常值风减
小（例如 ５ｍ／ｓ时），那么相应地甲板风风速和风
向条件也将受到限制。

此外，即便在相同的甲板风条件下，由于海面

风速不同，因此获得该甲板风条件时的海面风速

与航母航速航向的参数组合关系也就不同。以

图１１中 Ａ点为例（甲板风风速为 １４ｍ／ｓ，甲板风
风向为５°），其对应的参数组合为：若海面风速为
５ｍ／ｓ时，则要求航母的航速为 ９．１ｍ／ｓ，航向为
３４６°；若海面风速为 １０ｍ／ｓ时，则要求航母的航
速为４．０ｍ／ｓ，航向为 ３５２°。由于飞机在离舰后
受到的海面风影响不同，其横航向运动特性亦将

有所变化。因此，对于不同的海面风速情况，需要

分别计算对应的安全甲板风包线。

３．３　安全甲板风包线的计算方法
基于３．１节给出的弹射起飞安全性要求和

３．２节给出的作业甲板风范围，通过仿真计算，可
获得算例飞机的安全甲板风包线，从而为弹射起

飞作业提供参考。这一过程的计算步骤如下：

１）根据海面风速值，计算获得如图 １１所示
的作业甲板风范围。

２）按照计算精度的要求，将该甲板风范围离
散化，获得航向、航速与风速、风向间的参数组

合集。

３）对参数组合集中的每一组参数组合条件，
进行弹射起飞仿真，并计算离舰后３ｓ时的滚转角
以及最大航迹下沉量，判定是否满足弹射起飞安

全性要求。

４）绘制出满足弹射起飞安全性要求的甲板
风范围，即为对应约束条件下的安全甲板风包线，

如图 １２所示。
由图 １２给出的仿真计算结果可知：
１）安全甲板风包线由满足航迹下沉量要求

的边界和满足滚转角要求的边界取交集后确定

（图１２（ｂ））。但在海面风速较小时（图 １２（ａ）），
由于飞机离舰后所受的侧向扰动较小，在试验可

取的甲板风范围内均能够满足滚转角小于 ５°这
一约束要求。

１７３
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图 １２　不同海面风速下安全甲板风包线

Ｆｉｇ．１２　ＳａｆｅＷＯＤｅｎｖｅｌｏｐｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓ

２）安全甲板风包线的下边界由航迹下沉量
确定，即必须保证一定的甲板风风速大小；左右边

界基于滚转角的约束，要求甲板风向不能偏离过

大；上边界则取决于海面常值风大小，风速越大，

飞机初始的空速也就越大，有利于提高弹射起飞

的安全性，因此全甲板风包线也就越大。

３．４　偏心距与横摇角的影响
在进行弹射作业时，往往难以完全消除定位

偏心、甲板横摇等扰动因素，因此需要定量计算这

些扰动因素对弹射起飞安全性的影响，确定允许

的偏心距误差、甲板横摇条件要求，从而为提高弹

射作业的安全性提供参考依据。在３．２节中给出
的计算流程基础上，分别加入 ±０．２ｍ的偏心距
和 ±２°的甲板横摇角作为仿真计算条件，即可得
到偏心距、横摇角对安全甲板风包线的影响，如

图１３所示。
如图１３所示，偏心定位与甲板横摇均加剧了

飞机的横航向运动偏离趋势，使安全甲板风包线

的风向和风速范围显著缩小：

１）对于 ±０．２ｍ的偏心距误差（图 １３（ａ）），
安全甲板风包线的最大风向范围缩小至 ３５０°～
１０°，同时风速大小减小至１１～１７ｍ／ｓ。

图 １３　非对称因素对安全甲板风包线的影响

Ｆｉｇ．１３　ＥｆｆｅｃｔｏｆａｓｙｍｍｅｔｒｉｃｆａｃｔｏｒｓｏｎｓａｆｅＷＯＤｅｎｖｅｌｏｐｅ

２）对于 ±２°的甲板横摇角扰动（图１３（ｂ）），
安全甲板风包线的最大风向范围同样将缩小至

３５０°～１０°，虽然包线内的最大风速仍可达到
２３ｍ／ｓ，但此时必须严格约束风向角为０°。

４　结　论

１）定位偏心使飞机在甲板滑跑时出现偏摆
运动，该运动的频率主要由弹射力冲程距离的特
性以及偏航转动惯量共同决定，而阻尼则与轮胎

侧向摩擦系数相关，但在空速增加后阻尼迅速减

小。这一偏航运动将使飞机在离舰上升时出现滚

转姿态偏离，不利于弹射起飞的安全。

２）飞机从斜角甲板上进行弹射时，弹射道偏
角会引起侧向扰动，使飞机产生横航向运动。但

由于一般航母弹射道偏角均不超过 ８°，故在此范
围内进行弹射起飞作业，对飞机安全性影响较小。

３）甲板横摇使飞机在离舰时具有一定的滚
转运动，飞机离舰后这一滚转运动会继续缓慢增

大，不仅会导致飞机出现较大侧向航迹偏离，也会

增大其纵向航迹的下沉量。

４）安全甲板风包线的下边界由航迹下沉量约
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束，左右边界由滚转角限制确定，上边界由最大海面

风速决定。定位偏心误差与甲板横摇扰动等非对称

干扰会导致飞机安全起飞的甲板风包线明显缩小。
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ｄｅｃｋｒｏｌｌ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｓａｆｅｔｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｓｉｎｋｏｆｆｂｏｗａｎｄｂａｎｋａｎｇｌｅ，ｓａｆｅｗｉｎｄｏｖｅｒｄｅｃｋ（ＷＯＤ）
ｅｎｖｅｌｏｐｅｉｓｆｉｇｕｒｅｄｔｈｒｏｕｇｈｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｋｅｏｆｆｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅ
ｔｈａｔｌｏｗｅｒｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｔｈｅｅｎｖｅｌｏｐｅｉｓｌｉｍｉｔｅｄｂｙｍａｘｉｍｕｍｓｉｎｋｏｆｆｂｏｗ，ｌｅｆｔａｎｄｒｉｇｈｔｂｏｕｎｄａｒｙｉｓｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｔｏ
ｍａｘｉｍｕｍｂａｎｋａｎｇｌｅ，ａｎｄｕｐｐｅｒｂｏｕｎｄａｒｙｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄｂｙｃｏｎｓｔａｎｔｗｉｎｄａｔｓｅａｌｅｖｅｌ．Ｔｈｅｒａｎｇｅｏｆｓａｆｅ
ＷＯＤ’ｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｓｐｅｅｄｗｏｕｌｄｂｅｏｂｖｉｏｕｓｌｙｎａｒｒｏｗｅｄｄｕｅｔｏｏｆｆｃｅｎｔｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｏｒｄｅｃｋｒｏｌｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔ；ｗｉｎｄｏｖｅｒｄｅｃｋ（ＷＯＤ）ｅｎｖｅｌｏｐｅ；ｓａｆｅｔｙｃｒｉｔｅｒｉａ；ｏｆｆｃｅｎｔｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎ；
ｃａｔａｐｕｌｔｒｕｎｗａｙａｎｇｌｅ；ｄｅｃｋｒｏｌｌ
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大挠性机动飞行器改进型正向位置反馈振动控制

袁秋帆１，霍明英１，，齐乃明１，曹世磊１，肖余之２

（１．哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨 １５０００１；　２．上海航天技术研究院，上海 ２０１１０９）

　　摘　　　要：针对一类大挠性机动飞行器，同时进行的姿态和轨道机动将激发挠性结构
与中心刚体之间的平移耦合模态和转动耦合模态。为了提高姿态和轨道控制稳定度，提出了

一种整合的改进型正向位置反馈（ＭＰＰＦ）控制方法抑制挠性结构的振动。首先建立了包含转
动耦合和平移耦合模态的动力学模型，推导了耦合模态参数，然后基于 ＭＰＰＦ控制律，设计了
对转动耦合模态和平移耦合模态同时进行抑制的主动振动控制器，并采用 Ｍ范数方法进行了
参数优化，采用压电智能材料构建了主动振动控制系统。仿真结果表明所设计的控制器能够

对机动飞行器的挠性结构振动起到很好的抑制效果，并且提高了姿态和轨道的控制稳定度。

关　键　词：挠性飞行器；机动；振动控制；耦合动力学；改进型正向位置反馈（ＭＰＰＦ）
中图分类号：Ｖ４１４．３＋３；ＴＢ１２３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３７５０８

　　新的航天任务对在轨飞行器的机动能力提出
了更高的要求。一类可完成快速跟踪和精确定向

等任务的机动飞行器日益受到重视，其特点是轨

道机动和姿态机动可同时进行。机动过程的执行

机构多采用推力发动机，其干扰将激发飞行器上

的挠性附件振动。随着航天技术的发展，挠性附

件的尺寸和挠性越来越大，振动模态频率也越来

越低。由于飞行器本体和挠性结构之间的耦合动

力学，大挠性结构的振动会影响飞行器本体的姿

态和轨道控制效果，尤其是对角速度和速度控制

稳定度产生较大的影响，而角速度和速度控制稳

定度是跟踪定向精度的一个重要评估指标。

对大挠性结构进行振动抑制能够改善飞行器

姿态和轨道控制效果，抑制方法可以分为被动振

动抑制和主动振动抑制。被动振动抑制方法
［１］

通过改变结构、增加阻尼材料、增大模态阻尼，将

振动能量转化为其他形式的能量，达到振动抑制

的目的，此方法简单可靠，但灵活性低，抑制效果

不明显。主动振动抑制方法可分为 ２种：一种是
前馈控制方法，包括分力合成方法

［２］
和输入成型

方法
［３］
；另一种是闭环反馈控制方法，其采用智

能材料
［４］
，通过实时测量振动，再用执行器对挠

性体施加作用力或力矩，达到振动抑制的目的，多

采用分布粘贴的执行器布局形式，执行器作动器

一般是压电陶瓷或记忆合金等。主动振动抑制方

法灵活性高，可以改变结构刚度和结构模态，有能

力应对不断变化的外部环境（如负载变化或形状

变化）和内部环境（如损坏或故障）。采用压电陶

瓷片实现主动振动抑制时，通常采用同位控

制
［５］
，即压电执行器和压电传感器对位分别贴于

薄板结构两侧，控制方法有速率反馈控制、谐振控

制
［６］
、正向位置反馈（ＰｏｓｉｔｉｖｅＰｏｓｉｔｉｏｎＦｅｅｄｂａｃｋ，

ＰＰＦ）［７］和改进型正向位置反馈（ＭｏｄｉｆｉｅｄＰｏｓｉｔｉｖｅ
ＰｏｓｉｔｉｏｎＦｅｅｄｂａｃｋ，ＭＰＰＦ）［８］等。

Ｍｏｈｅｉｍａｎｉ和 Ａｎｄｒｅｗ［９］在薄板智能结构传递
函数中引入了馈通项作为对截断模态的补偿，设

lenovo
全文下载
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计了相应的 ＰＰＦ控制器，对稳定性进行了重新推
导。并通过悬臂梁试验验证了 ＰＰＦ控制器的有
效性。ＰＰＦ控制器同时具有阻尼和刚度补偿性
能，当提高控制阻尼时，控制器角频率会发生偏

移，从而降低刚度补偿的效果。Ｍａｈｍｏｏｄｉ等［１０］

根据 ＰＰＦ的缺点，提出了 ＭＰＰＦ，引入了刚度和阻
尼２个补偿器，解决了传统 ＰＰＦ控制器参数选择
困难的问题，并采用悬臂梁进行了试验验证。

目前针对挠性飞行器的动力学建模，大多仅

考虑挠性结构与中心刚体的转动耦合特性。Ｇｅｎ
ｎａｒｏ［１１］建立了简化的挠性飞行器姿态动力学模
型，考虑了挠性结构与中心刚体的转动耦合特性。

胡庆雷和马广富
［１２］
根据 Ｇｅｎｎａｒｏ［１１］提出的简化

挠性飞行器姿态动力学模型，设计了变结构姿态

控制器，并采用压电智能元件作为执行器设计了

ＰＰＦ振动抑制控制器，采用最优二次型的原理对
多模态抑制的 ＰＰＦ控制器参数进行了优化。袁
国平等

［１３］
采用 Ｈ∞振动抑制控制器和自适应鲁

棒姿态控制器相结合的方法，提高了姿态控制

的精度。

针对机动飞行器，当挠性附件的挠性较大时，

对挠性结构的振动抑制不仅需要考虑挠性附件与

中心刚体的转动耦合特性，还应当考虑平移耦合

特性。Ｓａｂａｔｉｎｉ等［１４１５］
对具有对称帆板布局的飞

行器动力学进行了研究，将平移耦合模态和转动

耦合模态描述为对称模态和反对称模态；且提出

了几种前馈振动抑制控制方法提高姿态控制效

果，并且在一个气浮式模拟器上进行了试验验证。

本文在同时考虑转动耦合模态和平移耦合模

态的基础上，采用压电元件对大挠性结构进行主

动振动抑制。首先建立了包含转动耦合和平移耦

合模态的动力学模型，推导了耦合模态参数；然后

基于 ＭＰＰＦ控制律，设计了对转动耦合模态和平
移耦合模态同时进行抑制的主动振动控制器，并

采用 Ｍ范数方法进行了参数优化，采用压电智能
材料构建了主动振动控制系统。

１　机动飞行器耦合动力学模型与耦
合模态参数

　　针对处于无约束状态的机动飞行器建立完整
的耦合动力学模型。将带有双侧对称帆板的飞行

器简化为中心刚体加挠性梁的模型，为了研究方

便，仅考虑面内的运动，坐标系定义如图 １所示，
图中 ＯＸＹＺ为惯性坐标系；飞行器轨道机动位移
为 ｚ；姿态机动角度为θ；帆板动挠度为ｗ（ｙ，ｔ），其
中 ｙ为帆板上某点与帆板安装点的距离。

图 １　带有双侧对称帆板的飞行器模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍｏｄｅｌｗｉｔｈｔｗｏｓｉｄｅ

ｓｙｍｍｅｔｒｉｃｓｏｌａｒｐｌａｎｅｓ

１．１　耦合动力学模型
带挠性附件的飞行器为多柔体结构，多采用

混合坐标法描述其动力学特性。通常，混合坐标

法中的耦合系数通过悬臂状态下帆板的有限元模

型计算得到，当飞行器在空间中处于自由自由的
状态时，挠性结构的振动模态和频率与悬臂状态

不相同。为了建立自由自由状态下的动力学模
型，将带有双侧对称帆板的飞行器简化为一个无

约束梁模型，对应悬臂状态下帆板的第１阶模态，
飞行器整体的耦合模态振型

［１４１５］
如图２所示。

当飞行器做平移运动时，平移耦合模态振型

被激发；当飞行器做转动运动时，转动耦合模态振

型被激发。对于同时进行姿态和轨道机动的机动

飞行器，其挠性结构的振动同时存在这２个模态。
推而广之，针对挠性帆板在悬臂状态下的某一阶

弯曲模态，总是对应着自由自由状态下飞行器整
体的两阶弯曲模态：平移耦合模态和转动耦合模

态。仅考虑前 Ｎ阶模态，带有双侧对称帆板的机
动飞行器耦合动力学描述为

ｍ̈ｚ＋Ｔη̈ｔ＝ｕＦ

Ｊθ
¨
＋Ｆη̈ｒ＝ｕＭ

η
¨
ｔ＋２ＨΩη

·

ｔ＋Ω
２＋ＴＴ ｚ̈＝０

η̈ｒ＋２ＨΩη
·

ｒ＋Ω
２＋ＦＴθ

¨
＝













０

（１）

式中：ｍ和 Ｊ分别为中心刚体的质量和转动惯量；
Ｔ∈ Ｒ１×Ｎ和 Ｆ∈Ｒ１×Ｎ分别为在质心坐标系 下
描述的挠性帆板平移耦合系数和转动耦合系数；

图 ２　飞行器整体的耦合模态振型［１４１５］

Ｆｉｇ．２　Ｇｌｏｂａｌｃｏｕｐｌｉｎｇｍｏｄｅｌｓｈａｐｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［１４１５］

６７３
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ηｔ∈Ｒ
Ｎ
和 ηｒ∈Ｒ

Ｎ
分别为平移耦合模态坐标和转

动耦合模态坐标；Ｈ＝ｄｉａｇ（ξｋ），Ω＝ｄｉａｇ（ωｋ），ξｋ
和 ωｋ分别为挠性帆板在悬臂状态下测量得到的
第 ｋ阶模态阻尼和模态频率；ｕＦ和 ｕＭ 分别为驱
动力和力矩。

１．２　耦合模态参数

令式（１）中 ｕＦ＝０，ｕＭ ＝０，消去 ｚ̈和θ
¨
得

η̈ｔ＋２ＨｔΩｔηｔ＋Ω
２
ｔ＝０

η̈ｒ＋２ＨｒΩｒη
¨
ｒ＋Ω

２
ｒ＝

{ ０
（２）

式中：

Ｈｔ＝ＨＫｔ
Ｈｒ＝ＨＫｒ
Ωｔ＝ΩＫｔ
Ωｒ＝ΩＫ










ｒ

其中：Ｋｔ＝ｄｉａｇ（κｔｋ），κｔｋ＝（１－２Ｆ
２
ｋ／ｍ）

－１／２
；Ｋｒ＝

ｄｉａｇ（κｒｋ），κｒｋ＝（１－２Ｔ
２
ｋ／Ｊ）

－１／２
；Ｆｋ和 Ｔｋ分别为

Ｆ和 Ｔ的第 ｋ个元素。
一般来说帆板的质量较轻，但惯量较大，针对

其中第 ｋ阶模态，各个频率存在以下关系：κｔｋ＜
κｒｋωｋ＜ωｔｋ＜ωｒｋ，ωｔｋ和 ωｒｋ分别为 Ωｔ和 Ωｒ对角
线上第 ｋ个元素，表示平移耦合模态频率和转动
耦合模态频率。目前飞行器的质量惯量分布仍是

中心刚体占优，ωｋ、ωｔｋ和 ωｒｋ比较接近。

２　控制系统设计

飞行器在机动时，其挠性帆板的振动包含平

移耦合模态和转动耦合模态。为了防止因振动而

导致轨道控制和姿态控制的精度降低，甚至发散，

采用压电元件对挠性帆板进行振动抑制。设计振

动抑制控制器时，要考虑２种模态的存在，针对这
２种模态进行振动抑制。将压电传感器和压电执
行器对位粘贴在挠性帆板表面，设在帆板长度方

向上布有 ｐ对传感器执行器，Ｓｉ为第 ｉ号传感器，
Ａｉ为第 ｉ号执行器，帆板安装坐标系 ＯＸｐＹｐＺｐ如
图３所示，压电片长度方向坐标为（ｙｉ１，ｙｉ２），宽度
方向中轴坐标为 ｘ０，帆板的长度为 ｌ。
２．１　压电传感器建模

压电片式传感器利用压电效应，当传感器发

生应变时，传感器上下表面的电极会产生电荷，通

过线性电荷放大器，得到电压模拟量，从而测量得

到传感器处的平均应变。压电片式传感器具有一

个主方向，其电荷量的变化与主方向上的应变成

正比，压电片式传感器的主方向为 Ｙｐ方向，即帆
板的长度方向。

当飞行器做姿态和轨道机动时，压电片式传

感器测量得到的应变是整体机动产生的应变和挠

性振动产生的应变的叠加，如图４所示。
设帆板上某一点挠度为 ｗ（ｙ，ｔ），根据欧拉

伯努利梁假设，可得

ｗ（ｙ，ｔ）＝∫０
ｙＪｘθ̈
ＥｂＩｂ
ｄｘ＋∫ｙ

ｌ

ρｙ̈ｚｄｙｃｏｓθ＋∑
Ｎ

ｋ＝１
（φｋηｋ）

（３）

式中：Ｊｘ ＝∫ｙ
ｌ

ρｙ２ｄｙ，ρ为帆板 Ｙｐ方向的线密度；

Ｅｂ为帆板的弹性模量；Ｉｂ为截面惯性矩；φｋ为第
ｋ阶模态振型；ηｋ为第 ｋ阶广义模态坐标。

式（３）等号右边第 １项为整体转动运动导致
的挠度变化，第 ２项为整体平移运动导致的挠度
变化，第 ３项为挠性帆板振动带来的挠度变化。
前２项是整体机动带来的测量偏置量。

压电片式传感器所产生的电荷量 Ｑｉ与应变

关系
［９］
为

Ｑｉ＝ｄ３１Ｅｐｗｐ∫ｌｐεｉｄｙ （４）

式中：ｄ３１为压电常数；Ｅｐ为压电材料弹性模量；ｗｐ
为压电片宽度；εｉ为第 ｉ片压电陶瓷片长度方向
上的应变；ｌｐ为压电片长度。

利用欧拉伯努利梁假设，可得应变与挠度
关系：

εｉ ＝－
ｔｂ
２
＋ｔ( )ｐ 

２ｗ（ｙ，ｔ）
ｙ２

［ｕ（ｙ－ｙｉ１）－

　　ｕ（ｙ－ｙｉ２）］ （５）
式中：ｕ（ｙ）为阶跃函数；ｔｂ和 ｔｐ分别为帆板和压
电片的厚度。

将式（３）、式（５）代入式（４）得

Ｑｉ＝－ｄ３１Ｅｐｗｐ
ｔｂ
２
＋ｔ( )ｐ Ｗｉ （６）

式中：Ｗｉ＝
ρｙ２ｉθ̈
ＥｂＩｂ

＋ρ̈ｚｃｏｓθ＋∑
ｎ

ｋ＝１
（ψｋｉηｋ）为第 ｉ个

图 ３　压电元件基本配置

Ｆｉｇ．３　Ｂａｓｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓ

图 ４　挠性结构弯曲引起压电片应变

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒａｉｎｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓｃａｕｓｅｄｂｙ

ｂｅｎｄｉｎｇｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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传感器两端的转角差值，ψｋｉ＝φ′ｋ（ｙｉ１）－φ′ｋ（ｙｉ２）为
第 ｋ阶模态振型在第 ｉ个传感器两端的导数差，

φ′ｋ（ｙ）＝φｋ（ｙ）／ｙ；ｙｉ＝（ｙｉ１＋ｙｉ２）／２。
设电荷放大器增益为 ｇｓ，则电荷放大器输出

电压为

Ｖｓｉ＝－ｇｓｄ３１Ｅｐｗｐ
ｔｂ
２
＋ｔ( )ｐ Ｗｉ （７）

定义：

珔τｓ＝－ｇｓｄ３１Ｅｐｗｐ
ｔｂ
２
＋ｔ( )ｐ

τｋｉ＝珔τｓψ
{

ｋｉ

如果不考虑整体机动带来的偏置量，则输出

电压与模态坐标之间的关系为

Ｖｓｉ＝∑
Ｎ

ｋ＝１
τｋｉη( )

ｋ （８）

２．２　压电执行器建模
压电执行器的原理是逆压电效应，在压电片

式执行器２个表面电极上施加电压，会在其主方
向上产生应变，从而对帆板产生弯矩的作用，第 ｉ
个执行器电压 Ｖａｉ（ｔ）与弯矩 Ｍｉ的关系如下：
Ｍｉ＝珔κＶａｉ（ｔ）（ｕ（ｙ－ｙｉ１）－ｕ（ｙ－ｙｉ２）） （９）
式中：珔κ为与帆板、压电陶瓷尺寸和弹性模量有关
的常数；Ｖａｉ（ｔ）为第 ｉ个执行器上施加的电压。模
态坐标与压电执行器电压的关系可以描述为

η̈ｋ＋ω
２
ｋηｋ ＝∑

ｐ

ｉ＝１
γｋｉＶａｉ （１０）

式中：γｋｉ＝ψｋｉ珔κ／ρ。
２．３　控制器设计

针对第 ｋ阶模态，并只考虑对位安装一个压
电传感器和一个压电执行器，即 ｉ＝１，令 τｋ＝τｋ１，

γｋ＝γｋ１，ＭＰＰＦ控制律的基本结构为

η̈ｋ＋２ξｋωｋη
·

ｋ＋ω
２
ｋηｋ＝γｋ（αｋμｋ＋βｋνｋ）

μ̈ｋ＋２ξｃｋωｃｋμ
·

ｋ＋ω
２
ｃｋμｋ＝ω

２
ｃｋτｋηｋ

νｋ＋ωｃｋνｋ＝ωｃｋτｋη
{

ｋ

（１１）

式中：第１行为第 ｋ阶模态的动力学方程；第 ２行
为刚度补偿器；第 ３行为阻尼补偿器；ξｃｋ为控制
器阻尼；ωｃｋ为控制器频率，一般选择 ξｃｋξｋ，

ωｃｋ＝ωｋ；αｋ和 βｋ分别为刚度增益和阻尼增益；μｋ
和 νｋ为控制器中间变量。

考虑前 Ｎｃ阶平移耦合模态和前 Ｎｃ阶转动耦
合模态，ＭＰＰＦ控制系统可描述为

η̈＋２ＨΩη
· ＋Ω２η＝Ｒ（Ａμ＋Ｂν）

μ̈＋２ＨｃΩｃμ
· ＋Ω２ｃμ＝Ω

２
ｃΓη

ν
· ＋Ωｃν＝Ωｃ

{
Γη

（１２）

式中：

Ｈ＝ｄｉａｇ（Ｈｔ，Ｈｒ）∈ Ｒ
２Ｎ×２Ｎ

Ω＝ｄｉａｇ（Ωｔ，Ωｒ）∈ Ｒ
２Ｎ×２Ｎ

Ｈｃ＝ｄｉａｇ（Ｈｔｃ，Ｈｒｃ）∈ Ｒ
２Ｎｃ×２Ｎｃ

Ωｃ＝ｄｉａｇ（Ωｔｃ，Ωｒｃ）∈ Ｒ
２Ｎｃ×２Ｎｃ

η＝［ηＴｔ，η
Ｔ
ｒ］
Ｔ

μ＝［μＴｔ，μ
Ｔ
ｒ］
Ｔ

ν＝［νＴｔ，ν
Ｔ
ｒ］
Ｔ

Ａ＝ｄｉａｇ（αｔ１，αｔ２，…，αｔＮｃ，αｒ１，αｒ２，…，αｒＮｃ）

Ｂ＝ｄｉａｇ（βｔ１，βｔ２，…，βｔＮｃ，βｒ１，βｒ２，…，βｒＮｃ）

Ｒ＝［γｔ１，γｔ２，…，γｔＮｃ，γｒ１，γｒ２，…，γｒＮｃ］
Ｔ１Ｔ２Ｎｃ

Γ＝［τｔ１，τｔ２，…，τｔＮｃ，τｒ１，τｒ２，…，τｒＮｃ］１２Ｎ

























ｃ

其中：１２Ｎｃ为全１列矢量；为克罗内克积；变量的
下标中，ｔ和 ｒ分别表示平移耦合模态和转动耦合
模态，Ｈｔｃ＝ｄｉａｇ（ξｔｃｋ），ξｔｃｋ为第 ｋ阶平移耦合模态

对应的控制器阻尼；μｔ＝［μｔ１，μｔ２，…，μｔＮｃ］
Ｔ
，νｔ＝

［νｔ１，νｔ２，…，νｔＮｃ］
Ｔ
，μｔｋ和 νｔｋ为第 ｋ阶平移耦合模

态对应的控制变量，同样的方式可以定义第 ｋ阶
平移耦合模态对应的参数 αｔｋ、βｔｋ、γｔｋ和 τｔｋ，以及
其他对应第 ｋ阶转动耦合模态的参数。

利用文献［８］中的定理 ２，可得式（１２）描述
的系统的稳定性条件，即矩阵 Ａ和 Ｂ满足

Ω２－Ｒ（Ａ＋Ｂ）Γ＞０ （１３）
结构振动在模态频率处有最大的振幅，如果

将模态频率处传递函数的增益降低到最小，并满

足系统的稳定性条件式（１３），就能达到最优的振
动抑制效果。为了获得最优的控制器参数矩阵，

令 Ｄ＝ＨΩ，并考虑在执行器上施加激励干扰 ｄ，
系统的状态空间描述如下：

ｘ· ＝Ａｉｎｔｘ＋Ｂｉｎｔｄ

ｙ＝Ｃｉｎｔ
{ ｘ （１４）
式中：

Ａｉｎｔ＝

０ Ｉ ０ ０ ０
－Ｄ －Ω２ ０ ＲＡ ＲＢ
０ ０ ０ Ｉ ０
０ ΓΩ２ｃ －Ｄｃ －Ω２ｃ ０
０ ΓΩｃ ０ ０ －Ω
















ｃ

Ｂｉｎｔ＝［Ｂｓｉｇ，０］
Ｔ

Ｂｓｉｇ＝［γｔ１，γｔ２，…，γｔＮｃ，γｒ１，γｒ２，…，γｒＮｃ］

Ｃｉｎｔ＝［Ｃｓｉｇ，０］
Ｔ

Ｃｓｉｇ＝［τｔ１，τｔ２，…，τｔＮｃ，τｒ１，τｒ２，…，τｒＮｃ



















］

则闭环传递函数为

Ｇｃ＝Ｃｉｎｔ［ｓＩ４Ｎ＋６Ｎｃ－Ａｉｎｔ］
－１Ｂｉｎｔ （１５）
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　第 ２期 袁秋帆，等：大挠性机动飞行器改进型正向位置反馈振动控制

设置评价函数
［１６］
为 Ｍ范数

ＪＭ ＝∑
Ｎ

ｋ＝１
λｋＧｃ（ｊωｋ） （１６）

式中：λｋ为根据每个振动模态的重要性设计的
权重。

３　仿真分析

为了验证所设计控制器的有效性，设置中心

刚体加双侧挠性板构型的结构，如图５所示，图中
惯性坐标系定义与图 １相同，单块挠性板质量为
２．５ｋｇ，长度为 １７００ｍｍ，宽度为 ２００ｍｍ，相对于
中心刚体旋转轴的惯量为 ５ｋｇ·ｍ２，中心刚体为
圆柱形，直径 ８００ｍｍ，高 ３００ｍｍ，质量为 ２６０ｋｇ，
绕 Ｘ轴的惯量为６０ｋｇ·ｍ２，压电元件的粘贴位置
如图所示，设置一对传感器／执行器（Ｓ１／Ａ１）对位
于板根部，压电元件的长度为４０ｍｍ，宽度２０ｍｍ，
厚度０．２ｍｍ，压电常数 ｄ３１＝－１９０ｐＣ／Ｎ。

图 ５　仿真配置

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

３．１　参数优化
挠性板的振动主要是前两阶振动，取截断模

态阶数 Ｎ＝２，且 Ｎｃ＝２，采用有限元的方法得悬
臂状态下挠性板的模态频率（单位为 ｒａｄ／ｓ）为
Ω ＝２πｄｉａｇ（０．７６１，９．０２５）
结构阻尼设置为

Ｈ ＝ｄｉａｇ（０．００２，０．００２）
计算挠性板悬臂状态下前两阶弯曲模态的耦

合系数

Ｔ＝［－１．４２９４，０．５１７１］
Ｆ＝［２．１３７３，－０．４５５１{ ］

其中：Ｔ的单位为 ｋｇ·ｍ槡
２
，Ｆ的单位为槡ｋｇ。

根据２．２节，可得耦合模态频率
Ωｔ＝２πｄｉａｇ（０．７６６５，９．０４５５）

Ωｒ＝２πｄｉａｇ（０．８１７８，９．１８６０
{

）

频率大小满足 Ω＜Ωｔ＜Ωｒ。
采用以上参数，构成式（１４），闭环系统具有

２个输入，ｕ＝［ｕＦ，ｕＭ］，驱动力激发平移耦合模
态，驱动力矩激发转动耦合模态，分别采用 Ｍ范

数根据系统频率响应特性对控制参数 Ａ和 Ｂ进
行优化，得

Ａ＝ｄｉａｇ（αｔ１，αｔ２，αｒ１，αｒ２）＝
　　ｄｉａｇ（１８３７，１８３７，８５３０，８５３０）
Ｂ＝ｄｉａｇ（βｔ１，βｔ２，βｒ１，βｒ１）＝
　　ｄｉａｇ（８５３０，８５３０，９９５０，９９５０）

加入优化参数后，振动抑制控制与不加振动

抑制控制的系统的频率响应曲线如图６所示。
由图中可以看出，经过参数优化后，２种输入

下的幅频响应曲线在共振频率点的增益与不进行

抑制相比均大大降低。

图 ６　系统幅频响应曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｙｓｔｅｍａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓ

３．２　仿真算例及结果分析
３．２．１　仿真算例１

采用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ构建仿真模型，飞行
器采用路径规划的方法生成指令路径，采用 ＰＩＤ
控制器进行位姿闭环控制，推力器的开关指令由

ＰＷＭ调制器生成，控制周期和调制周期均为
１００ｍｓ，考虑位姿传感器测量误差和系统时延等
的干扰，初始位置为（０，－３２６６，１８７８）ｍｍ，欧拉
角描述的初始姿态为（－５．０２６°，０°，０°），目标位
置为（０，－３２６６，２８７８）ｍｍ，目标角度为（０°，０°，
０°），以完成一次典型的跟踪指向任务，在机动过
程中挠性板的振动被激发。

以 Ｚ方向速度跟踪误差、绕 Ｘ轴角速度跟踪
误差和挠性帆板与中心刚体相互作用的力矩为最

终评价指标，如图 ７～图 １２所示，图中无抑制表
示不加振动抑制控制，抑制表示进行振动抑制

控制。

从根部力矩的ＦＦＴ变换上可以看出在０．７６１Ｈｚ
频率附近存在平移耦合模态频率０．７７Ｈｚ和转动
耦合模态频率０．８２Ｈｚ，振幅较大，在 ９．０２５Ｈｚ附
近存在平移耦合模态频率９．０５Ｈｚ，该平移耦合模
态被轻微激发，但加入振动抑制后，被抑制下来，

几乎没有振幅，转动耦合模态没有被激发，帆板的
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振动主要是第１阶面外弯曲模态振动，对应着机
动飞行器整体的第１阶平移耦合模态振动和第 １
阶转动耦合模态振动。从 Ｘ轴角速度曲线上可
以看出，在不进行振动抑制时，挠性帆板的振动会

使角速度出现小的波动，这将影响机动过程中

的跟踪指向精度。帆板的质量相比中心刚体的

图 ７　Ｚ向速度（算例 １）

Ｆｉｇ．７　Ｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙ（Ｅｘａｍｐｌｅ１）

图 ８　Ｘ轴角速度（算例 １）

Ｆｉｇ．８　Ｘａｘｉｓａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ（Ｅｘａｍｐｌｅ１）

图 ９　帆板根部力矩（算例 １）

Ｆｉｇ．９　Ｓｏｌａｒｐｌａｎｅｒｏｏｔｍｏｍｅｎｔ（Ｅｘａｍｐｌｅ１）

图 １０　帆板根部力矩的 ＦＦＴ变换（算例 １）

Ｆｉｇ．１０　ＦＦＴｔｒａｎｓｆｏｒｍｏｆｓｏｌａｒｐｌａｎｅ

ｒｏｏｔｍｏｍｅｎｔ（Ｅｘａｍｐｌｅ１）

图 １１　传感器采集电压（算例 １）

Ｆｉｇ．１１　Ｓｅｎｓｏｒｖｏｌｔａｇｅ（Ｅｘａｍｐｌｅ１）

图 １２　执行器输入电压（算例 １）

Ｆｉｇ．１２　Ａｃｔｕａｔｏｒｉｎｐｕｔｖｏｌｔａｇｅ（Ｅｘａｍｐｌｅ１）

质量来说很小，因此帆板的振动对 Ｚ向位置和速
度的影响不大。从挠性帆板根部力矩曲线上可以

看出，当整体做位姿机动时，帆板根部力矩有一定

的偏置量，不进行振动抑制时挠性振动被激发，而

且衰减的很慢，即使飞行器整体稳定下来，具有一

定的残余振动，采用 ＭＰＰＦ控制器可以很好的将
挠性帆板的振动抑制下来。从根部力矩的 ＦＦＴ
变换曲线上可以看出，采用 ＭＰＰＦ控制器进行抑
制后的平移运动耦合模态和转动耦合模态频率位

置的能量要远小于不进行抑制时对应频率位置的

振动能量，进一步说明了所设计的控制器的有

效性。

３．２．２　仿真算例２
设计较为极端的条件进行考核控制器的性

能，令机动飞行器受到一个幅值为 ０．０１５Ｎ·ｍ、
频率为０．８２Ｈｚ的绕 Ｘ轴的简谐振荡的外界干扰
力矩，仿真结果如图１３～图１８所示。

可以看出，当加入干扰力矩后，如果不进行振

动抑制，帆板的振动出现发散现象，Ｚ向速度和 Ｘ
轴角速度的跟踪误差也由于耦合作用而出现振

荡发散的现象，Ｚ向位置与Ｘ轴角度出现了偏差。

图 １３　Ｚ向速度（算例 ２）

Ｆｉｇ．１３　Ｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙ（Ｅｘａｍｐｌｅ２）

图 １４　Ｘ轴角速度（算例 ２）

Ｆｉｇ．１４　Ｘａｘｉｓａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ（Ｅｘａｍｐｌｅ２）
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图 １５　帆板根部力矩（算例 ２）

Ｆｉｇ．１５　Ｓｏｌａｒｐｌａｎｅｒｏｏｔｍｏｍｅｎｔ（Ｅｘａｍｐｌｅ２）

图 １６　帆板根部力矩的 ＦＦＴ变换（算例 ２）

Ｆｉｇ．１６　ＦＦＴｔｒａｎｓｆｏｒｍｏｆｓｏｌａｒｐｌａｎｅ

ｒｏｏｔｍｏｍｅｎｔ（Ｅｘａｍｐｌｅ２）

图 １７　传感器采集电压（算例 ２）

Ｆｉｇ．１７　Ｓｅｎｓｏｒｖｏｌｔａｇｅ（Ｅｘａｍｐｌｅ２）

图 １８　执行器输入电压（算例 ２）

Ｆｉｇ．１８　Ａｃｔｕａｔｏｒｉｎｐｕｔｖｏｌｔａｇｅ（Ｅｘａｍｐｌｅ２）

加入 ＭＰＰＦ振动抑制后，帆板根部力矩振荡被很
好地抑制下来，第 １阶平移耦合模态和转动耦合
模态的振动幅值衰减了 ９０％，没有出现发散的情
况，第２阶平移耦合模态和转动耦合模态的振动
幅值均有较大的衰减，同时 Ｚ向位置和 Ｘ轴角度
的跟踪精度较高，没有出现耦合振荡发散的情况。

４　结　论

本文针对集成压电元件的机动飞行器挠性结

构振动抑制控制方法进行了研究。

１）首先建立了自由自由状态下的机动飞行

器耦合动力学模型，基于经典欧拉伯努利梁理论，

给出了压电执行器模型和压电传感器模型。

２）根据耦合动力学模型的特点，设计了整合
的 ＭＰＰＦ控制律，并提出了相应的振动抑制控制
器设计方法。

３）使用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ对设计的控制系
统进行了仿真，结果表明所设计的控制器能够很

好的实现机动飞行器自由自由状态下机动飞行器

挠性结构的振动抑制，根部的力矩振动较快收敛，

提高了机动飞行器的跟踪精度。

本文所提出的 ＭＰＰＦ控制系统同时考虑了机
动飞行器挠性结构与中心刚体之间的平移耦合模

态和转动耦合模态，能够较好的实现挠性结构的

主动振动抑制控制，对提高机动飞行器的跟踪精

度具有积极作用。
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［１５］ＳＡＢＡＴＩＮＩＭ，ＧＡＳＢＡＲＲＩＰ，ＰＡＬＭＥＲＩＮＩＧＢ．Ｄｅｌａｙｃｏｍｐｅｎ

ｓａｔｉｏｎｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｆｌｅｘｉｂｌｅｓｐａｃｅｍｕｌｔｉｂｏｄｉｅｓ：Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄ

ｅｌｉｎｇａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｒａｃｔｉｃｅ，２０１５，

４５：１４７１６２．

［１６］ＯＭＩＤＩＥ，ＭＣＣＡＲＴＹＲ，ＭＡＨＭＯＯＤＩＳＮ．Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆ

ｍｏｄｉｆｉｅｄｐｏｓｉｔｉｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒａｃｔｉｖｅｖｉｂｒａ

ｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｉｎｓｍａｒｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｃ］∥ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｃｔｉｖｅａｎｄ

ＰａｓｓｉｖｅＳｍａｒｔＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＳｙｓｔｅｍｓ．Ｂｅｌｌｉｎｇｈａｍ：

ＳＰＩＥ，２０１４，９０５７：９０５７１Ｎ．

　作者简介：

　袁秋帆　 男，博士研究生。主要研究方向：飞行器大挠性结构

主动振动控制。

霍明英　 男，博士，助理研究员。主要研究方向：超大型空间

结构动力学建模及试验研究。

齐乃明　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：超大型

空间结构动力学建模及试验研究。

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｌａｒｇｅｆｌｅｘｉｂｌｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ｕｓｉｎｇｍｏｄｉｆｉｅｄｐｏｓｉｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｆｅｅｄｂａｃｋ

ＹＵＡＮＱｉｕｆａｎ１，ＨＵＯＭｉｎｇｙｉｎｇ１，，ＱＩＮａｉｍｉｎｇ１，ＣＡＯＳｈｉｌｅｉ１，ＸＩＡＯＹｕｚｈｉ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈａｎｇｈａｉＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１０９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈｈｉｇｈｆｌｅｘｉｂｌｅａｐｐｅｎｄａｇｅｓ，ｔｈｅｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌａｎｄｒｏｔａ
ｔｉｏｎａｌｃｏｕｐｌｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｓｂｅｔｗｅｅｎｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄｃｅｎｔｅｒｒｉｇｉｄｂｏｄｙａｒｅｅｘｃｉｔｅｄｂｙｔｈｅｓｉｍｕｌｔａｎｅ
ｏｕｓａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｏｒｂｉｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ．Ａｉｍｅｄａｔｈｉｇｈｅｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ，ａｎｉｎ
ｔｅｇｒａｔｅｄｍｏｄｉｆｉｅｄｐｏｓｉｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｆｅｅｄｂａｃｋ（ＭＰＰＦ）ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｓｕｐｐｒｅｓｓｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｆｉｒｓｔ，ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｗｉｔｈｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎａｌｃｏｕｐｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ，
ａｎｄｃｏｕｐｌｉｎｇｍｏｄｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄ．Ｔｈｅｎ，ａｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｓｕｐｐｒｅｓｓｔｈｅ
ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎａｌｃｏｕｐｌｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｓｂａｓｅｄｏｎＭＰＰＦ．Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗｅｒｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄ
ｔｈｒｏｕｇｈＭｎｏｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ａｃｔｉｖｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｕｓｉｎｇｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｓｍａｒｔ
ｍａｔｅｒｉａｌ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｅｘｉｂｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ；ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ；ｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ；ｃｏｕｐｌｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｓ；ｍｏｄｉｆｉｅｄｐｏｓｉｔｉｖｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｆｅｅｄｂａｃｋ（ＭＰＰＦ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０２２７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０３１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０５１８１６：１３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０５１８．１６１３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１６７２０９３）；ＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＧｒｏｕｐＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ＪｏｉｎｔＴｅｃｈｎｉｃａｌＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒｏｊｅｃｔ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｕｏｍｉｎｇｙｉｎｇ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ２

　收稿日期：２０１７０２２１；录用日期：２０１７０５１９；网络出版时间：２０１７０６２８１７：３１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６２８．１７３１．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１１７１０７０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｂｏｚｈａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：贾紫樱，张波，吴军，等．岸基ＧＮＳＳＲ海上溢油探测方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（２）：３８３３９０．
ＪＩＡＺＹ，ＺＨＡＮＧＢ，ＷＵＪ，ｅｔａｌ．ＳｈｏｒｅｂａｓｅｄＧＮＳＳＲｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍａｒｉｎｅｏｉｌｓｐｉｌｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（２）：３８３３９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．００８３

岸基 ＧＮＳＳＲ海上溢油探测方法
贾紫樱，张波，吴军，杨东凯，洪学宝

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：从岸基角度出发，利用全球导航卫星系统反射信号（ＧＮＳＳＲ）技术，同时结
合电磁波的部分去极化现象以及反射率与海面粗糙度特征函数的映射关系，建立了三天线观

测模式下的海上溢油探测模型，根据反演出目标水域的相对介电常数来判断有无溢油。通过

２次实验分别采集污油和潮间带的 ＧＮＳＳ直射信号以及反射信号中的左旋、右旋圆极化分量，
依据反演模型处理数据并进行了总结与分析。从实验结果来看，当探测表面为油面时反演出

的相对介电常数其均值为２．１４，标准差为１．４４，而海滩在历经潮水的涨落时所反演出相对介
电常数值也存在明显的由小增大再减小的过程，油、水反演值差异明显，同时与理论相对介电

常数值具有较好的一致性，说明此方法在岸基海上溢油遥感领域具有一定的可行性。

关　键　词：全球导航卫星系统反射信号 （ＧＮＳＳＲ）；海上溢油；岸基平台；介电常数；
反射率极化比

中图分类号：Ｐ２３７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３８３０８

　　自学者 Ｈａｌｌ和 Ｃｏｒｄｅｙ于１９８８年首次发现全
球导航卫星系统反射信号（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔ
ｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍＲｅｆｌｅｃｔｉｏｎ，ＧＮＳＳＲ）在遥感领域存在
巨大潜力，并提出利用散射的 ＧＰＳ信号测量海面
风速以来

［１］
，ＧＮＳＳＲ技术的应用已经扩展至海

面有效波高、海上风场、海面浮冰的监测
［２５］
，以

及海水盐度、雪层厚度、土壤湿度以及移动目标的

探测等诸多领域
［６９］
。近年来由油井溢流、油气

集输管道破裂、井喷等意外，以及船舶用油泄漏、

石油装卸污染等问题导致海上溢油事件愈加频

发，不仅造成经济损失，而且对生态环境造成了巨

大的破坏
［１０］
，因而科研人员越发重视并不断探索

着有效的海上溢油监测方法。

目前国内外利用 ＧＮＳＳＲ技术对海上溢油的
研究尚处于起步阶段，大多研究使用星载方式，并

且进展多停留于仿真阶段，基于海岸平台的研究

则相对较少。西班牙学者 Ｖａｌｅｎｃｉａ等利用溢油后
的大面积黏稠油膜对海面均方斜率（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅ
Ｓｌｏｐｅｓ，ＭＳＳ）的影响，通过仿真生成包含溢油区海
面的 时 延多 普 勒 图 像 （ＤｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒＭａｐｓ，
ＤＤＭ），将 ＤＤＭ进行反卷积处理同时配合空间滤
波的方法消除定位模糊，反演出海面散射系数的

分布图进而凭此区分溢油区域，并将结果与欧洲

航天局（ＥＳＡ）的 ＥｎｖｉｓａｔＡＳＡＲ得到的数据进行
比对，得到其分辨率（约 ２ｋｍ）与 ＳＡＲ基本一致，
平均误差低于１０％，但反卷积处理与振铃效应造
成图像的某些地方误差增加至 ３５％［１１１２］

。Ｌｉ和
Ｈｕａｎｇ则在此基础上进行了更加深入地研究，将
原有仿真中卫星高度角为 ９０°的特殊场景扩展为
一般场景，并引入了空间积分法（ＳｐａｔｉａｌＩｎｔｅｇｒａ
ｔｉｏｎＡｐｐｒｏａｃｈ，ＳＩＡ）［１３］来替代雅可比矩阵，同时应

用双天线方式
［１４］
，降低了在 ＤＤＭ去模糊过程中

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170628.1531.002.html
kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170628.1731.001.html
kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170628.1731.002.html
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由约束最小二乘（ＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅ，ＣＬＳ）
滤波造成的误差

［１５１６］
。吴军等则在假设反射表

面光滑的前提下，提出了在岸基条件下的双天线

溢油探测模型
［１７］
。

由于在海岸平台上进行 ＧＮＳＳＲ的接收，信
号的空间衰减较星载和机载平台更小，设备安装

也更易操作。本文针对石油与纯净海水介电性能

的固有差异，提出了岸基条件下三天线 ＧＮＳＳＲ
观测模式的海上溢油探测方法。本文首先论述了

ＧＮＳＳ直射与反射信号的数学表达方法，以及信
号相关值和反射率的计算方法，分析并结合电磁

波多极化现象建立了利用 ＧＮＳＳＲ左右旋分量探
测水域相对介电常数的反演模型与信号处理流

程。接着介绍了基于此溢油探测模型的实验，并

对实验数据的处理结果进行了分析与讨论。最后

对所提出的探测方法、实验结果及不足之处进行

了总结。

１　岸基 ＧＮＳＳＲ海上溢油探测原理

纯净海水及几种常见石油产品的相对介电常

数范围如表１所示，虽然不同油品的介电特性不
尽相同，但都与海水存在较大差异，因而可以通过

反演目标海域的相对介电常数来判断海面的溢油

状况。

表 １　海水和不同油品相对介电常数

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｃｏｎｓｔａｎｔｏｆｓｅａａｎｄ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｋｉｎｄｓｏｆｏｉｌ

物质名称 海水 原油 重油 汽油 煤油 柴油

相对介电常数 ６８～８４２～２．４２．６～３．０ １．９ ２．８ ２．１

１．１　ＧＮＳＳ信号数学描述
ＧＮＳＳ信号可视为准单色、相位调制球面波

信号
［１８］
，并且对于某一固定接收装置而言大多数

反射信号经由围绕着镜面点（ＳｐｅｃｕｌａｒＰｏｉｎｔ，ＳＰ）
的第一菲涅尔区反射而来。如图 １所示，θ为卫
星高度角，ＲＨＣＰ表示入射右旋极化波，ＬＨＣＰ表
示反射信号中左旋分量，在接收点处天线接收到

的直射信号 ｕｄ可以表示为

ｕｄ（ｔ）＝ＡｄＲＴ，ＲＤ ｔ－
ＲＴ，Ｒ( )ｃ (Ｃ ｔ－

ＲＴ，Ｒ )ｃ
·

　　ｅｉ［ｋＲＴ，Ｒ－２π（ｆｃ＋ｆＤ１）ｔ］ （１）
式中：Ａｄ为接收到直射信号的幅度；ＲＴ，Ｒ为卫星与
接收点之间的距离；Ｄ（·）为导航电文数据码信
号；Ｃ（·）为二进制扩频序列；ｃ为光速；ｉ２＝－１；
ｔ为时间；ｋ为卫星和接收点之间的载波数；ｆｃ
为信号的载波频率；ｆＤ１为由发射机和接收机相对

图 １　ＧＮＳＳＲ几何关系

Ｆｉｇ．１　ＧｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆＧＮＳＳＲ

运动引起的多普勒频移。

同样，天线接收到反射信号 ｕｒ可以表示为

ｕｒ（ｔ）＝ＲＡｄ（ＲＴ，ＳＰ＋ＲＳＰ，Ｒ）Ｄ ｔ－
ＲＴ，ＳＰ＋ＲＳＰ，Ｒ( )ｃ

·

　　Ｃ ｔ－
ＲＴ，ＳＰ＋ＲＳＰ，Ｒ( )ｃ

ｅｉ［ｋ（ＲＴ，ＳＰ＋ＲＳＰ，Ｒ）－２π（ｆｃ＋ｆＤ２）ｔ］

（２）
式中：Ｒ为镜面反射点处的菲涅尔反射系数；ＲＴ，ＳＰ
和 ＲＳＰ，Ｒ分别为卫星到镜面反射点、镜面反射点到
接收点之间的距离；ｆＤ２为由发射机和接收机相对
运动以及由反射元相对运动引起的多普勒频移。

１．２　直射与反射信号的相关值与反射率的计算
由于 ＧＮＳＳ信号属扩频体制，在处理时需要

进行解调解扩才可实现信号同步。在某个特定的

多普勒频移 ｆＤ０下，任意时刻 ｔ０的本地 ＰＲＮ复制
码 Ｃ（·）与接收天线输出的信号 ｕｄ，ｒ（·）的一维
相关函数定义为

Ｙｄ，ｒ（ｔ０，τ）＝∫
Ｔｉ

０
ｕｄ，ｒ（ｔ０＋τ＋ｔ′）Ｃ（ｔ０＋ｔ′）·

　　ｅｉ２π（ｆｃ＋ｆＤ０－ｆ^Ｄ）（ｔ０＋ｔ′）ｄｔ′ （３）
式中：Ｔｉ为相干积分时间；τ为接收信号码片与本

地码之间的时间延迟；ｆ
＾
Ｄ 为本地多普勒估计值，

旨在补偿接收信号的多普勒频移。相关函数的峰

值发生在本地 ＰＲＮ复制码和接收信号的测距码
完全对齐 τ＝０、信号载波完全剥离的情况下。且
由于相干积分时间远小于导航电文码片的长度，

可以认为导航电文数据位的翻转对于相关值峰值

产生影响的概率很小，因而可以忽略。进一步可

以得到反射率的表达式：

Γｐｑ ＝
Ｙｒ，ｑ（ｔ０＋Δτ，０）
Ｙｄ，ｐ（ｔ０，０）

２

≈
ＡｒＴｉ
ＡｄＴｉ

２

＝

　　
Ａｒ
２

Ａｄ
２ ＝

Ｐｒ
Ｐｄ

（４）

４８３
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　第 ２期 贾紫樱，等：岸基 ＧＮＳＳＲ海上溢油探测方法

式中：Γｐｑ为 ｐ极化入射波对应 ｑ极化反射波时的
反射率；Δτ为由反射信号相对于直射信号的路径
差所产生的时延（岸基平台所接收的反射信号主

要来自于镜面反射点附近反射面的反射，反射信

号相对于直射信号的时延近似为 ０，二者的多普
勒频移近似相等）；Ｙｒ，ｑ（ｔ０＋Δτ，０）为接收为 ｑ极
化时反射信号的相关峰值；Ｙｄ，ｐ（ｔ０，０）为接收为
ｐ极化时直射信号的相关峰值；〈·〉为时间平均；
Ａｒ为反射信号幅值；Ｐｒ和 Ｐｄ分别为反射信号功
率和直射信号功率。

１．３　多极化现象
通常情况下，ＧＮＳＳ信号入射至地表时反射

的电磁波能量可以由散射矩阵确定。而散射矩阵

可以通过菲涅尔反射系数表示为如下形式
［１９］
：

Ｕｒｒ Ｕｌｒ

Ｕｒｌ Ｕ








ｌｌ

＝１
２

ｖｖ＋ ｈｈ ｖｖ－ ｈｈ

ｖｖ－ ｈｈ ｖｖ＋







ｈｈ

（５）

ｖｖ＝
εｒｓｉｎθ－ εｒ－ｃｏｓ

２

槡 θ

εｒｓｉｎθ＋ εｒ－ｃｏｓ
２

槡 θ
（６）

ｈｈ＝
ｓｉｎθ－ εｒ－ｃｏｓ

２

槡 θ

ｓｉｎθ＋ εｒ－ｃｏｓ
２

槡 θ
（７）

式中：菲涅尔反射系数 的下标 ｒ、ｌ、ｖ和 ｈ分别代
表右旋圆极化、左旋圆极化、垂直线极化和水平线

极化；εｒ为介质的相对介电常数。根据式（５）～
式（７）中相对介电常数与反射系数之间存在的映
射关系，取石油和海水的相对介电常数，可以得到

如图２所示的在反射介质分别为石油和海水的情
况下，左旋反射系数 ｒｌ和右旋反射系数 ｒｒ随卫星

高度角的变化情况。

由此可见ＧＮＳＳ信号经地表反射后会产生去

图 ２　石油和海水的圆极化反射系数与

卫星高度角的关系

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｃｉｒｃｕｌａｒｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ（ｏｉｌａｎｄｓｅａ）ａｎｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｅｌｅｖａｔｉｏｎ

极化现象，部分 ＲＨＣＰ极性反转；并且 ＬＨＣＰ随着
卫星高度角的增加而增大，右旋分量则随卫星高

度角的增加而减小。

２　岸基 ＧＮＳＳＲ海上溢油探测模型

进行海上溢油探测，无疑需要考虑到粗糙度

对电磁波的影响。对于海面而言，可以认为下层

媒介是近似均匀的，仅仅在海面上发生散射。而

海浪是一种十分复杂的现象，在空间和时间上都

具有不确定性。海水从海面风场的压力和摩擦作

用中吸收能量同时产生波动传递能量，当能量的

增加和消耗达到平衡———海浪达到成熟状态时，

根据随机过程理论海浪的统计规律已经基本不

变，可以将此时的海浪视为一种具有各态历经性

的零均值平稳随机过程
［２０］
，因而可以用平稳随机

过程理论来分析海浪。自 ＬｏｎｇｕｅｔＨｉｇｇｉｎｓ于
１９５２年在波面位移为正态过程和窄谱的假定下
推导出海浪波高分布函数以来

［２１］
，众多学者在此

假定下又提出了多种推导方法，并得到了一致的

结论即波高服从瑞利（Ｒａｙｌｅｉｇｈ）分布

ｆ（ξ）＝π２ξ
ｅ－

π
４ξ
２

（８）

式中：ｆ（ξ）为无因次波高 ξ的分布密度函数［２２］
。

根据 Ｂｅｃｋｍａｎｎ和 Ｓｐｉｚｚｉｃｈｉｎｏ［１９］于 １９６３年
得到的电磁波经由平稳随机过程所产生的粗糙面

表面散射后，散射系数与粗糙面高度 Ｚ的特征函
数 χ（ｖｚ）的关系为
〈ρ〉＝〈 〉χ（ｖｚ） （９）

式中：ρ＝
Ｅ２
Ｅ２０
为散射系数，Ｅ２为散射场，Ｅ２０为入射

波在相同入射角条件下，经过同一导体平面后在

镜面反射方向的反射场。

假设 Ｅ１为入射场，将式（９）两边同乘以
Ｅ２０
Ｅ１
，

即得

Ｅ２
Ｅ１
＝
Ｅ２２０
Ｅ２１
χ（ｖｚ） （１０）

即

Γ ＝ ２χ（ｖｚ） （１１）
结合本文１．３节叙述的 ＧＮＳＳＲ信号中同时

存在左旋和右旋分量的多极化现象，由于无论何

种信号分量在同一时刻都经过了相同的反射面，

可认为二者都在一定程度上包含了反射面粗糙度

特性的信息。这意味着若通过左旋圆极化和右旋

圆极化天线分别接收不同极化方式的反射波，分

别与直射信号进行功率比得到左旋反射率 Γｒｌ和

５８３
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右旋反射率 Γｒｒ，再结合式（１１）将二者相比，得
Γｒｌ
Γｒｒ
＝ ｒｌ（θ）

ｒｒ（θ）

２

（１２）

这样便消去了 χ（ｖｚ）所带来的影响。结合
式（５）～式（７），可将不同极化方式下反射率的比
值定义为相对介电常数和卫星高度角的函数

ｆ（εｒ，θ），即
Γｒｌ
Γｒｒ

[
＝

（εｒ－１）
２ｓｉｎ２θ（εｒ－ｃｏｓ

２θ）

（εｒｓｉｎθ＋ εｒ－ｃｏｓ
２

槡 θ）２（ｓｉｎθ＋ εｒ－ｃｏｓ
２

槡 θ）]２
[　　

（εｒ－１）
２ｃｏｓ４θ

（εｒｓｉｎθ＋ εｒ－ｃｏｓ
２

槡 θ）２（ｓｉｎθ＋ εｒ－ｃｏｓ
２

槡 θ）]２ ＝

　　
ｓｉｎ２θ（εｒ－ｃｏｓ

２θ）
ｃｏｓ４θ

（１３）

因此，在卫星高度角已知的情况下，可以通过

测量 ＧＮＳＳＲ反射率的极化比来反演目标海域的
相对介电常数，进而依据石油和海水相对介电常

数的不同探测海上石油的泄漏。

综上所述，岸基条件下通过 ＧＮＳＳＲ三天线
观测模式探测海上溢油的方法总结如图３所示。

通过在海岸平台上的接收端架设用于接收

ＧＮＳＳ信号的右旋圆极化天线，以及接收 ＧＮＳＳＲ
信号的右旋和左旋圆极化天线，将信号分为 ３个
独立通道进行处理。直射信号处理通道完成直射

信号的捕获和跟踪，精确获取直射信号的码延时

和载波多普勒，使本地信号与直射信号精确同步，

并进行导航电文解算，得到卫星高度角 θ和一维
直射信号相关值。２个反射信号处理通道分别完
成反射信号左、右旋分量的开环跟踪，得到一维反

射信号相关值。通过相关峰值与反射率之间的关

系，得到左旋反射率 Γｒｌ和右旋反射率 Γｒｒ，并结合
天线增益方向图对其进行修正；再根据左、右旋反

射率之比与反射面相对介电常数的映射关系，获

得目标海域的相对介电常数值，凭此进行溢油情

况的判断。

图 ３　ＧＮＳＳ直射、反射信号接收处理与海上溢油反演过程

Ｆｉｇ．３　ＰｒｏｃｅｓｓｏｆＧＮＳＳｄｉｒｅｃｔａｎｄｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｆｏｒｒｅｔｒｉｅｖａｌｏｆｍａｒｉｎｅｏｉｌｓｐｉｌｌ

３　实验及分析

３．１　实　 验
为了探索本文提出的基于 ＧＮＳＳＲ技术的海

上溢油探测方法是否可行，课题组在２０１５年 ９月
７日于山东省东营市一处污油处理池（北纬
３７°５２′，东经１１９°２′），以及 ２０１６年 １１月 ２８日于
东营市刁口镇的一处潮间带（北纬 ３８°８′，东经
１１８°４２′）进行了实验。污油池实验中油池长约
２０ｍ，宽约５ｍ，油罐车向池内持续倾倒污油，同时
从另一出口流出注入下一级处理池；潮间带实验

则选择在涨潮与落潮期间进行 ＧＮＳＳ直射、反射
信号的采集。

２次实验均采用三天线观测模式，分别于油

池短边中间点处和潮间带处架设用于接收 ＧＮＳＳ
直射信号的 ＲＨＣＰ天线、接收反射信号的 ＬＨＣＰ
和 ＲＨＣＰ天线，天线架设高度分别为 １．５ｍ和
３．２ｍ，主瓣方位角分别为 １８０°和 １６７°，其中直射
天线斜向上 ４５°放置，反射天线下倾 ４５°放置，保
证彼此间无相互遮挡，使用馈线将天线与四通道

采集卡相连，再将采集卡连接至笔记本电脑。在

设备安装完毕并进行测试后，进行持续的数据观

测采集（见图４）。
３．２　结果与分析

３．２．１　污油池实验
结合本文所述的海上溢油探测模型，对采集

到的导航卫星直射、反射信号数据进行了相关

的处理；同时为保证ＧＮＳＳＲ信号镜面反射点轨迹

６８３
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图 ４　实验场地

Ｆｉｇ．４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｃｅｎａｒｉｏ

落于油池内部，结合天线架高、朝向以及采集时段

内每颗卫星的高度角、方位角等信息，综合分析了

卫星数据的质量，经过进一步筛选后，选取北斗

１、３、６、７号星（１２：２０～１２：５９时段），以及北斗 １、
３、８号星（１７：３２～１８：１７时段）的数据。反演得
到相对介电常数随观测时间的变化情况如图 ５
所示。

图５（ａ）和（ｂ）中，横坐标的每一个时间点都
分别对应了采集时段内的每一分钟。可以看出，

在水面存在浮油的情况下利用反射率极化比方式

得到的相对介电常数值其范围为２～１０。
反演结果的均值及标准差如表２所示。
从表２可以看出，极化比方式下，利用实验采

集时段内可用北斗地球同步轨道（ＧＥＯ）卫星导
航信号所反演出的相对介电常数均值为 ２．３４，标
准差为１．２８；北斗倾斜地球同步轨道（ＩＧＳＯ）卫星
信号反演出的相对介电常数均值为 ２．１３，标准差
为１．７０；所有卫星反演结果的均值为 ２．１４，标准
差为１．４４。从本次实验结果来看，反演值与重油
相对介电常数的理论值（由于污油池中油质主要

是原油在提取了汽油、柴油后的剩余重质油，因而

本实验采用分子量大、黏度高的重油的相对介电常

数作为理论值进行比对）２．６～３．０较为一致，远
小于海水的相对介电常数。并且，由于ＧＥＯ卫星

图 ５　污油池实验相对介电常数的反演结果

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｃｏｎｓｔａｎｔ

ｏｆｈｅａｖｙｏｉｌｂａｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

表 ２　污油池实验反演结果的均值与标准差

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｅａｎａｎｄｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｉｎｖｅｒｓｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｉｎｈｅａｖｙｏｉｌｂａｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

卫　星 均　值 标 准 差

ＧＥＯ卫星 ２．３４ １．２８

ＩＧＳＯ卫星 ２．１３ １．７０

ＧＥＯ＋ＩＧＳＯ卫星 ２．１４ １．４４

相对地球表面静止的特性，反演结果覆盖了整个

采集区间，利用 ＧＥＯ卫星信号反演的相对介电常
数标准差比利用 ＩＧＳＯ卫星信号反演的标准差
小，这表明 ＧＥＯ卫星更有利于实现对固定海域溢
油状况的长期持续监测。相比于文献［１７］中以
假定反射表面光滑为建模前提并直接利用信号左

旋反射率来反演相对介电常数，得到的均值为

３．６、标准差为２．１３的结果而言，本文提出的通过
反射率极化比的方法进行处理所得到的结果在一

定程度上更加接近石油相对介电常数的真实范

围，同时在数值上更加稳定。

此外，从图 ５（ａ）中可以看出反演结果在 ０～
４ｍｉｎ的时段内随着时间的增加整体呈上升趋势，
在５～３０ｍｉｎ内逐渐下降并趋于平缓；ＰＲＮ１的数

７８３
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值从７开始微微上升后下降至 ２，ＰＲＮ３和 ＰＲＮ６
则从开始的 ３分别增加至 ５和 １０左右之后开始
减小，在反演结果降低至 ２后基本保持不变，而
ＰＲＮ７的反演值则在 ３～４之间略微起伏。从
图５（ｂ）可知，在采集开始时段 ＰＲＮ１、ＰＲＮ３和
ＰＲＮ８号星的反演结果在 １～２之间，直至 ２２ｍｉｎ
后（即 １５：５４时左右）呈平缓上升的趋势，并在分
别上升至４、８和５后开始略微下降。

分析曲线整体随时间上升及下降的原因：

①如图５（ａ）所示的采集时段，在初始时刻，污油
池内油层由薄变厚，探测表面反射能量逐渐减弱，

反射率极化比也随之减小，导致反演结果呈现出

略微下降的趋势；图 ５（ｂ）所示同理，随着后来油
膜厚度逐渐增加，反演结果呈现出随时间增加而

逐渐上升的现象。②污油池中的乳状液并不是纯
粹的油（由于浮油下层为含有杂质的水，使得油

层内也含也有一定量的水），根据文献［２３］提出
的油水混合物的介电常数公式：

εｍ ＝εｏ（１＋ｗ）＋εｗｗ （１４）
式中：εｏ和 εｗ分别为油和水的介电常数。

可知，油水混合物的介电常数εｍ会根据混合
物中水的体积分数 ｗ的不同而有所波动，即含水
量越高，混合物介电常数越高，反之则越低。

３．２．２　潮间带实验
图６为潮间带实验的反演结果，从图中反演

的相对介电常数来看，在潮汐的作用下，伴随着涨

潮这一过程，海滩的相对介电常数由采集之初的

１３左右逐渐增长至 ５５，在维持一段时间（伴随有
一定程度的起伏）之后，随着海水的退去，被水淹

没的沙滩又逐渐重新露出水面，此时段的反演结

果又逐渐减小，回归至 ２６以下。需要说明的是，
在卫星高度角一定时（ＰＲＮ１为ＧＥＯ卫星），由于

图 ６　潮间带实验相对介电常数的反演结果（ＰＲＮ１）

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃ

ｃｏｎｓｔａｎｔｏｆｉｎｔｅｒｔｉｄａｌｚｏｎｅ（ＰＲＮ１）

天线架设较高，使得信号镜面反射点离天线架较

远，在涨潮时段内天线所接收到的总能量中包含

了一小部分高潮线以上的沙滩所反射的功率，因

此相对应的反演数值介于沙滩和海水之间，与纯

海水的相对介电常数理论值存在一定差异。

综上，利用本文提出的海上溢油探测方法，污

油池实验的反演结果与石油相对介电常数的理论

值基本相一致，潮间带实验的反演结果与海水相

对介电常数的理论值较为接近；并且在水面存在

油膜时反演得到的相对介电常数值远小于潮间带

在潮水处于平潮期时段所反演出的相对介电常数

值，表明本文所提出的探测方法具有一定的可行

性和有效性。

４　结　论

本文在分析 ＧＮＳＳＲ信号特点与多极化现象
以及考虑海面粗糙度因素的情况下，建立了

ＧＮＳＳＲ左、右旋信号分量的反射率与相对介电
常数的映射关系，提出了一种利用 ＧＮＳＳＲ技术
在海岸平台下对小规模海域进行溢油探测的方

法；并结合本文所建立的模型，通过在污油处理池

和潮间带进行实地实验，利用接收设备进行信号

的采集与处理，反演得到的相对介电常数分别与

石油和海水相对介电常数的理论值基本吻合，同

时二者存在明显区别，表明在岸基条件下该方法

在溢油监测领域具有一定的可行性。不过，由于

受到实验环境及条件的限制，污油池内重油表面

的粗糙度并不完全吻合海洋表面的粗糙度，同时

在潮间带实验中风力与海浪的等级也较低，今后

将在高风速下进行海上溢油探测实验，深入研究

以进一步优化反演模型与算法。

可以预见，随着研究的不断深入以及对海上

溢油探测需求的逐渐增大，具有高时空分辨率、全

时段覆盖、设备功耗低、抗干扰等诸多优点的新兴

无源遥感技术 ＧＮＳＳＲ，在探测海上石油泄漏这
一领域的应用前景十分广阔。同时，伴随卫星导

航系统的飞速发展与日益完善，尤其是 ＧＥＯ卫星
的加入，使得对固定海域溢油情况进行长期稳定

地监测成为可能。
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［１２］ＶＡＬＥＮＣＩＡＥ，ＣＡＭＰＳＡ，ＲＯＤＲＩＧＵＥＺＡＬＶＡＲＥＺＮ，ｅｔａｌ．

ＵｓｉｎｇＧＮＳＳＲｉｍａｇｉｎｇｏｆｔｈｅｏｃｅａｎｓｕｒｆａｃｅｆｏｒｏｉｌｓｌｉｃｋｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｌｅｃｔｅｄＴｏｐｉｃｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄＥａｒｔｈＯｂ

ｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ＆ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１３，６（１）：２１７２２３．

［１３］ＬＩＣ，ＨＵＡＮＧＷ．ＳｅａｓｕｒｆａｃｅｏｉｌｓｌｉｃｋｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｒｏｍＧＮＳＳＲ

ｄｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒｍａｐｓｕｓｉｎｇｔｈｅｓｐａｔｉａｌｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ ａｐｐｒｏａｃｈ

［Ｃ］∥ＲａｄａｒＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：１６．

［１４］ＰＡＲＫＨ，ＶＡＬＥＮＣＩＡＥ，ＲＯＤＲＩＧＵＥＺＡＬＶＡＲＥＺＮ，ｅｔａｌ．

ＮｅｗａｐｐｒｏａｃｈｔｏｓｅａｓｕｒｆａｃｅｗｉｎｄｒｅｔｒｉｅｖａｌｆｒｏｍＧＮＳＳＲｍｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｃ］∥ＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１１：１４６９１４７２．

［１５］ＬＩＣ，ＨＵＡＮＧＷ．ＳｉｍｕｌａｔｉｎｇＧＮＳＳＲｄｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒｍａｐｏｆｏｉｌ

ｓｌｉｃｋｅｄｓｅａｓｕｒｆａｃｅｓｕｎｄｅｒｇｅｎｅｒａｌｓｃｅｎａｒｉｏｓ［Ｊ］．Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｎ

ＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈＢ，２０１３，４８（４８）：６１７６．

［１６］ＬＩＣ，ＨＵＡＮＧ Ｗ，ＧＬＥＡＳＯＮ Ｓ．Ｄｕａｌａｎｔｅｎｎａｓｐａｃｅｂａｓｅｄ

ＧＮＳＳＲｏｃｅａｎｓｕｒｆａｃｅｍａｐｐｉｎｇ：Ｏｉｌｓｌｉｃｋａｎｄｔｒｏｐｉｃａｌｃｙｃｌｏｎｅ

ｓｅｎｓｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｌｅｃｔｅｄＴｏｐｉｃｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄＥａｒｔｈ

Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ＆ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１５，８（１）：４２５４３５．

［１７］吴军，张波，洪学宝，等．基于北斗卫星反射信号的海面溢油

探测方法及试验［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３

（１）：１９３１９９．

ＷＵＪ，ＺＨＡＮＧＢ，ＨＯＮＧＸＢ，ｅｔａｌ．Ｓｅａｓｕｒｆａｃｅｏｉｌｓｐｉｌｌｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｓｉｎｇＢｅｉＤｏｕｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌａｎｄｉｔｓｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（１）：１９３１９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］杨东凯，张其善．ＧＮＳＳ反射信号处理基础与实践［Ｍ］．北

京：电子工业出版社，２０１２：７６．

ＹＡＮＧＤＫ，ＺＨＡＮＧＱＳ．ＧＮＳＳｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ：

Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｓａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅ

ｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１２：７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＢＥＣＫＭＡＮＮＰ，ＳＰＩＺＺＩＣＨＩＮＯＡ．Ｔｈｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇ

ｎｅｔｉｃｗａｖｅｓｆｒｏｍ ｒｏｕｇｈｓｕｒｆａｃｅｓ［Ｍ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：Ｐｅｒｇａｍｏｎ

Ｐｒｅｓｓ，１９６３：９０２００．

［２０］文圣常．海浪原理［Ｍ］．济南：山东人民出版社，１９６２：１４８，

１６７１７２．

ＷＥＮＳＣ．Ｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｈｅｗａｖｅｓ［Ｍ］．Ｊｉｎａｎ：Ｓｈａｎｄｏｎｇ

ＰｅｏｐｌｅＰｒｅｓｓ，１９６２：１４８，１６７１７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＬＯＮＧＵＥＴＨＩＧＧＩＮＳＭＳ．Ｏｎｔｈｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｈｅｉｇｈｔｓｏｆｓｅａｗａｖｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｒｉｎｅＲｅｓｅａｒｃｈ，１９５２，１１：

２４５２６６．

［２２］孙孚．三维海浪要素的统计分布［Ｊ］．中国科学：数学，１９８８，

３１（５）：５０１５０８．

ＳＵＮＦ．Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｃｅａｎｗａｖｅ

［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅｉｎＣｈｉｎａ：Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，１９８８，３１（５）：５０１５０８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］罗海清．基于 ＭＳＰ４３０的原油含水率测量［Ｄ］．大连：大连

理工大学，２００３：６７．

ＬＵＯＨ Ｑ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｗａｔｅｒｃｏｎｔｅｎｔｏｆｏｉｌｂａｓｅｄｏｎ

ＭＳＰ４３０［Ｄ］．Ｄａｌｉａｎ：ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００３：６

７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　贾紫樱　女，硕士研究生。主要研究方向：卫星导航。

张波　男，博士，讲师，硕士生导师。主要研究方向：扩频通信、

卫星导航及其应用等。

吴军　男，硕士研究生。主要研究方向：卫星导航。

杨东凯　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：卫星导

航信号处理及应用技术、无线数据传输等。

洪学宝　男，博士研究生。主要研究方向：卫星导航及其应用。
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ＳｈｏｒｅｂａｓｅｄＧＮＳＳＲｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍａｒｉｎｅｏｉｌｓｐｉｌｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎ
ＪＩＡＺｉｙｉｎｇ，ＺＨＡＮＧＢｏ，ＷＵＪｕｎ，ＹＡＮＧＤｏｎｇｋａｉ，ＨＯＮＧＸｕｅｂａｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｒｏｍｔｈｅｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｆｓｈｏｒｅｂａｓｅｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ａｍａｒｉｎｅｏｉｌｓｐｉｌｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｗａｔｅｒ’ｓｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｃｏｎｓｔａｎｔｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅｔｈｒｅｅａｎｔｅｎｎａｇｌｏｂａｌ
ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ（ＧＮＳＳＲ）ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｔｈｅｐａｒｔｉａｌｄｅｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｃ
ｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｗａｖｅ，ａｎｄｔｈｅｍａｐｐｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｆｌｅｃｔｉｖｉｔｙａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅ
ｒｏｕｇｈｎｅｓｓ．Ｆｏｒｔｈｉｓｐｕｒｐｏｓｅ，ＧＮＳＳｄｉｒｅｃｔｓｉｇｎａｌ，ｌｅｆｔｈａｎｄａｎｄｒｉｇｈｔｈａｎｄｃｉｒｃｕｌａｒｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｏｆ
ｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｗｅｒｅｃｏｌｌｅｃｔｅｄｂｙｔｗｏｆｉｅｌｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｆｏｒｈｅａｖｙｏｉｌａｎｄｉｎｔｅｒｔｉｄａｌｚｏｎｅｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ａｆｔｅｒ
ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｈｅｄａｔａａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｓｕｍｍａｒｙａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｗｅｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．
Ｆｒｏｍｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ，ｔｈｅｍｅａｎｏｆｒｅｔｒｉｅｖｅｄｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｃｏｎｓｔａｎｔｏｆｔｈｅｏｉｌｃｏｖｅｒｅｄｓｕｒｆａｃｅｉｓ２．１４，ｉｔｓ
ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｉｓ１．４４，ａｎｄｔｈｅｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｃｏｎｓｔａｎｔｏｆｔｈｅｂｅａｃｈｈａｓｕｎｄｅｒｇｏｎｅａｐｒｏｃｅｓｓｏｆｏｂｖｉｏｕｓｉｎ
ｃｒｅａｓｅａｎｄｄｅｃｒｅａｓｅ，ｗｈｉｃｈｉｓｈｉｇｈｌｙｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｆｌｏｏｄａｎｄｅｂｂｔｉｄｅａｌｔｅｒｎａｔｅｓ．Ｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎ
ｏｉｌａｎｄｗａｔｅｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｉｓｏｂｖｉｏｕｓ．Ｔｈｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｈａｖｅａｇｏｏｄａｇｒｅｅｍｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃ
ｃｏｎｓｔａｎｔ，ｗｈｉｃｈｍｅａｎｓｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｆｅａｓｉｂｌｅｆｏｒｍａｒｉｎｅｏｉｌｓｐｉｌｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｉｎｓｈｏｒｅｂａｓｅｄｅｎｖｉｒｏｎ
ｍｅｎｔｔｏａｃｅｒｔａｉｎｅｘｔｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ（ＧＮＳＳＲ）；ｍａｒｉｎｅｏｉｌｓｐｉｌｌ；ｓｈｏｒｅｂａｓｅｄｐｌａｔ
ｆｏｒｍ；ｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｃｏｎｓｔａｎｔ；ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｒａｔｉｏｏｆｒｅｆｌｅｃｔｉｖｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０２２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６２８１７：３１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６２８．１７３１．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１１７１０７０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｏｚｈａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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平衡摇臂式移动机器人姿态控制算法

刘本勇，高峰，姜惠，张彬

（北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：以具有平衡摇臂机构的移动机器人为研究对象，设计一种基于非线性规划
遗传算法的姿态控制算法，提高越障过程中工作平台的平稳性。首先简化平衡摇臂机构并定

义表征移动机器人空间状态的姿态参数。利用空间机构学位姿变换方程推导出所定义的空间

姿态参数与轮心相对位置之间的数学关系。然后设计非线性规划遗传算法，以移动机器人稳

定性条件为约束设计遗传算法适应度函数并求解目标姿态控制参数。为验证所设计的姿态控

制算法，在 ＡＤＡＭＳ软件中搭建移动机器人三维模型和障碍路面模型，并联合 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕ
ｌｉｎｋ对移动机器人进行了运动学仿真。仿真结果表明在该姿态算法的控制下，与不施加主动
姿态控制相比较，移动机器人通过搭建的障碍路面时最大侧倾角由１０．８°降低到了 １．８°，质心
高度变化幅值度由９６．４ｍｍ降低到了３４．９ｍｍ，证明了姿态控制算法的有效性。

关　键　词：平衡摇臂；运动学建模；空间姿态；遗传算法；非线性规划
中图分类号：ＴＰ２４２．６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３９１０８

　　移动机器人由移动装置、工作平台以及控制
系统组成，能够协助甚至替代人类完成多种工作。

随着机器人技术的发展，其应用范围越来越广，不

仅在工业、农业等领域得到广泛的应用，而且在国

防、深空探测中发挥了重要的作用
［１２］
。在一些

特殊的场合中，移动机器人对通过障碍路面时的

平稳性提出了很高的要求，而提高移动机器人越

障性能的关键在于移动装置的设计及控制
［３］
。

本文针对一种具有平衡摇臂机构的新型移动机器

人，设计主动姿态控制算法，以满足特殊场合的

需求。

目前国内外对移动机器人的空间姿态模型进

行了大量的研究。徐坤等针对六轮腿式机器人，

提出了建立单腿正运动学和逆运动学模型的方

法
［４］
。周开波等通过对六轮摇臂式探测车的分

析，利用位姿变换矩阵推导出了空间姿态参数与

轮心相对位置之间的运动学关系
［５］
。崔莹和高

峰针对四轮摇臂悬架可变直径轮月球探测车，以

闭链坐标变换和瞬时重合坐标法为基本工具，推

导出了运动学模型逆解的理论解法
［６］
。然而，移

动机器人空间位姿与路面环境间的运动学关系往

往是非线性的，传统的求解方法较为复杂，难以满

足控制系统实时性的需求。遗传算法采用选择、

交叉和变异算子进行搜索，具有较强的全局求解

能力。使用结合非线性规划的遗传算法对约束条

件下的移动机器人运动学模型求解，将会在很大

程度上降低求解过程的复杂程度
［７］
。

本文的研究对象是具有平衡摇臂机构的移动

机器人，针对其在越过障碍时的主动姿态控制算

法进行研究，并设计基于非线性规划遗传算法的

姿态控制算法，关键点包括：①移动机器人空间姿
态与障碍路面间的数学关系的推导；②遗传算法

lenovo
全文下载
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适应度函数的设计。

本文首先利用空间机构学位姿变换方程，推

导出移动机器人空间姿态参数与轮心相对位置之

间的数学关系。其次，在考虑到移动机器人越障

过程中工作平台的俯仰角、侧倾角以及质心的波

动等因素下，设计了基于机器人运动学模型的遗

传算法适应度函数，利用非线性规划遗传算法求

解得到目标姿态控制参数。

１　平衡摇臂式移动机器人机构原理

平衡摇臂式移动机器人的移动装置采用了连

杆平衡机构与摇臂支腿机构，包括支腿、摇臂、拉

杆、平衡杆和机器人主体５部分，是一类新型的移
动平台。工作平台固定于平衡摇臂式移动机器人

主体上，如图１所示。摇臂、拉杆与平衡杆构成平
衡摇臂机构，起到均化两侧摇臂的俯仰扰动输入

的作用；该机构的另一个重要作用是调整移动机

器人重力在各轮上的分配
［８］
。摇臂支腿机构通

过旋转副与移动机器人主体连接，实现越障过程

中四轮同时着地。采用该类移动装置的移动机器

人具有较强的仿地形能力。

平衡摇臂式移动机器人主动姿态控制是通过

调节两侧支腿间的夹角 θ１与 θ２实现的。同时调
节 θ１与 θ２的大小，能够实现调整整机的离地间
隙，提高通过性能；分别调节 θ１与 θ２为不同值，
能够实现两侧离地间隙不同，提高越障平稳性。

图 １　平衡摇臂式移动机器人简化模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｏｆｂａｌａｎｃｉｎｇａｒｍｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ

２　平衡摇臂式移动机器人空间姿态
建模

　　平衡摇臂式移动机器人具有自适应路面和主

动姿态调整的特点，在越障过程中，其空间姿态是

关于障碍路面的变化过程。移动机器人的主动姿

态控制以障碍路面作为输入量，空间姿态作为控

制量与目标量。针对该类移动机器人，定义表征

其空间状态的参数，并推导出空间姿态与障碍路

面之间的关系，为设计主动姿态控制算法提供理

论依据。

２．１　空间姿态参数定义与坐标系建立
平衡摇臂式移动机器人在越过障碍时具有变

化的空间姿态。定义四轮等高且两侧支腿间夹角

为初始值时的状态为初始状态，并建立如图 ２所
示坐标系。图中，Ｏ０Ｘ０Ｙ０Ｚ０为空间绝对坐标系；
Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１原点与移动机器人传动轴中心位置重
合，Ｘ１轴水平指向移动机器人前进方向，相对于
工作平台固结；Ｏ２Ｘ２Ｙ２Ｚ２与 Ｏ３Ｘ３Ｙ３Ｚ３分别与旋
转副 Ｊ１、Ｊ７旋转中心重合。其中，Ｏ２Ｘ２Ｙ２Ｚ２与右
侧摇臂相固结，绕运动副 Ｊ１转动；Ｏ３Ｘ３Ｙ３Ｚ３与左
侧摇臂相固结，绕运动副 Ｊ７转动。ｗ１～ｗ４分别
表示４个轮心在 Ｏ０Ｘ０Ｙ０Ｚ０中的坐标值。

移动机器人在越过障碍的过程中，空间姿态

不同于初始状态，将 Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１原点平移到空间绝
对坐标原点，如图 ３所示。定义 γ１、γ２分别为工
作平台的俯仰角和侧倾角并取其为表征移动机器

人工作平台空间姿态的参数，可确定铰链点 Ｊ１、Ｊ４
和 Ｊ７在 Ｏ０Ｘ０Ｙ０Ｚ０中的坐标值；平衡杆与 Ｘ１轴间
夹角记为 α，两侧支腿摇臂机构围绕 Ｘ１轴的转动
角度记为 φ１、φ２，如图 ４所示。取 α为已知姿态
参数，根据平衡摇臂机构的运动关系，可确定铰链

图 ２　平衡摇臂式移动机器人空间坐标系

Ｆｉｇ．２　Ｓｐａｃｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｂａｌａｎｃｉｎｇａｒｍ

ｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ

图 ３　机器人主体坐标系与空间绝对坐标系的位置关系

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｏｂｏｔｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｙｓｔｅｍａｎｄｓｐａｃｅａｂｓｏｌｕｔｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

２９３
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图 ４　平衡摇臂机构简图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｂａｌａｎｃｉｎｇａｒｍ

点 Ｊ２、Ｊ３、Ｊ５和 Ｊ６在 Ｏ０Ｘ０Ｙ０Ｚ０中的坐标值以及
φ１、φ２的角度值；根据右侧支腿夹角 θ１，左侧支腿
夹角 θ２可最终确定轮心 ｗ１ ～ｗ４的空间位置。
故，定义表征平衡摇臂式机器人空间姿态的参数

为 γ１、γ２、θ１、θ２和 α。
２．２　平衡摇臂机构运动关系

平衡摇臂机构由摇臂、拉杆以及平衡杆组成，

进行合理的简化，得到如图 ４所示的机构模型。
该机构可看作 ２个对称的 ＲＳＳＲ空间连杆机构
（Ｒ为旋转副，Ｓ为球面副）。

平衡杆绕旋转副 Ｊ４旋转角度 α，铰链点 Ｊ３在

Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１中的坐标将由初始点 Ｊ３
０
变为

Ｊ３＝Ｇ１［Ｊ３
０－Ｊ４］

Ｔ＋Ｊ４ （１）
式中：Ｇ１为 Ｊ３点空间坐标变换矩阵，

Ｇ１ ＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓα －ｓｉｎα
０ ｓｉｎα ｃｏｓ









α

（２）

右侧摇臂绕 Ｙ１轴转动角度 φ１，Ｊ２点的坐标

将由初始点 Ｊ２
０
变为

Ｊ２＝Ｇ２［Ｊ２
０－Ｊ１］

Ｔ＋Ｊ１ （３）
式中：Ｇ２为 Ｊ２点空间坐标变换矩阵，

Ｇ２ ＝
ｃｏｓφ１ ０ －ｓｉｎφ１
０ １ ０

ｓｉｎφ１ ０ ｃｏｓφ









１

（４）

考虑到拉杆的长度为恒定值，记为 ｌ，则有
ｌ２ ＝［Ｊ２－Ｊ３］

Ｔ
［Ｊ２－Ｊ３］ （５）

将式（１）、式（３）代入式（５）可建立右侧摇臂
相对于移动机器人主体的转角 φ１与 α之间的
关系：

φ１ ＝ｇ１（α） （６）
同理，可建立左侧摇臂绕移动机器人主体的

转角 φ２与 α的关系：
φ２ ＝ｇ２（α） （７）
２．３　空间姿态参数与轮心相对位置之间的关系

为推导出空间姿态参数与障碍路面之间的关

系，定义４个轮心的空间绝对坐标为

ｗｉ＝（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ）　　ｉ＝１，２，３，４ （８）
首先，建立 Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１与 Ｏ０Ｘ０Ｙ０Ｚ０之间的坐

标变换矩阵，包括平移变换矩阵和旋转变换矩阵。

将 Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１进行平移，使原点 Ｏ１与空间绝对坐
标系原点 Ｏ０重合。可得到平移变换矩阵：

Ｔ１０ ＝

１ ０ ０ ｘ１０
０ １ ０ ｙ１０
０ ０ １ ｚ１０













０ ０ ０ １

（９）

式中：ｘ１０、ｙ１０、ｚ１０为 Ｏ１与 Ｏ０在绝对坐标系下的坐
标差。

将两坐标系各轴所在单位向量作为三维空间

的２组基向量，分别记为［αｘ，αｙ，αｚ］与［βｘ，βｙ，

βｚ］
［５］
。其中［αｘ，αｙ，αｚ］＝Ｉ，Ｉ为单位矩阵。
根据图３所示的关系，有以下方程：

βｘ·βｘ＝１

βｙ·βｙ＝１

βｚ·βｚ＝１

βｘ·αｘ＝ｃｏｓγ１
βｘ·αｚ＝ｓｉｎγ１
βｘ·βｙ＝０

βｙ·αｚ＝ｓｉｎγ２
βｚ·βｘ＝０

βｚ·βｙ＝





















０
且有

［βｘ，βｙ，βｚ］＝［αｘ，αｙ，αｚ］Ｒ１０
故可得旋转坐标变换矩阵：

Ｒ１０ ＝

　　

ｃｏｓγ１ －ｔａｎγ１ｓｉｎγ２ Ｋｔａｎγ１ ０

０ Ｋ／ｃｏｓγ１ －ｓｉｎγ２／ｃｏｓγ１ ０

－ｓｉｎγ１ ｓｉｎγ２ Ｋ ０













０ ０ ０ １

（１０）

式中：Ｋ＝ ｃｏｓ２γ１ｃｏｓ
２γ２－ｓｉｎ

２γ１ｓｉｎ
２γ槡 ２。

同理，可推导出 Ｏ２Ｘ２Ｙ２Ｚ２和 Ｏ３Ｘ３Ｙ３Ｚ３相对
于坐标系 Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１的旋转及平移坐标变换矩阵：

Ｒ２１ ＝

ｃｏｓφ１ ０ ｓｉｎφ１ ０

０ １ ０ ０
－ｓｉｎφ１ ０ ｃｏｓφ１ ０













０ ０ ０ １

（１１）

Ｔ２１ ＝

１ ０ ０ ｘ２１
０ １ ０ ｙ２１
０ ０ １ ｚ２１













０ ０ ０ １

（１２）

３９３
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Ｒ３１ ＝

ｃｏｓφ２ ０ ｓｉｎφ２ ０

０ １ ０ ０
－ｓｉｎφ２ ０ ｃｏｓφ２ ０













０ ０ ０ １

（１３）

Ｔ３１ ＝

１ ０ ０ ｘ３１
０ １ ０ ｙ３１
０ ０ １ ｚ３１













０ ０ ０ １

（１４）

式中：ｘ２１、ｙ２１和 ｚ２１为 Ｏ２与 Ｏ１在 Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１中的坐
标差；ｘ３１、ｙ３１和 ｚ３１为 Ｏ３与 Ｏ１在 Ｏ１Ｘ１Ｙ１Ｚ１中的坐
标差；φ１、φ２可通过式（６）、式（７）由 α得到。

根据空间机构学位姿变换方程可得到４个轮
心的绝对坐标与空间姿态参数之间的关系方程

ｗ１＝Ｔ１０Ｒ１０Ｔ２１Ｒ２１ｗ′１
ｗ２＝Ｔ１０Ｒ１０Ｔ２１Ｒ２１ｗ′２
ｗ３＝Ｔ１０Ｒ１０Ｔ３１Ｒ３１ｗ′３
ｗ４＝Ｔ１０Ｒ１０Ｔ３１Ｒ３１ｗ′










４

（１５）

式中：ｗ′１、ｗ′２为右侧２个轮心在 Ｏ２Ｘ２Ｙ２Ｚ２中的坐
标值，是关于 θ１的函数；ｗ′３、ｗ′４为左侧 ２个轮
心在Ｏ３Ｘ３Ｙ３Ｚ３中的坐标值，是关于θ２的函数。故

定义平衡摇臂式机器人空间姿态与障碍路面之间

的正运动学模型：

ｗｉ＝ｆｉ（γ１，γ２，θ１，θ２，α） （１６）
逆运动学模型：

［γ１，γ２］＝ｆ
－１
（ｗ１，ｗ２，ｗ３，ｗ４，θ１，θ２） （１７）

３　姿态控制算法设计

３．１　控制系统模型

移动机器人在越障过程中的主动姿态控制需

要综合考虑俯仰角、侧倾角、质心波动等因素，其本

质是一个多目标优化控制的过程。遗传算法采用

选择、交叉和变异进行搜索，通过设计合理的适应

度函数有效地解决此类多目标优化控制的问题。

设计遗传控制算法，对 θ１与 θ２进行调节，如
图 ５所示。机器人在越过障碍时，通过安装在其
上的传感器获取空间姿态参数，根据式（１６）得到
各轮心间的相对位置。设计基于非线性规划遗传

算法的控制算法，以轮心相对位置为输入量，目标

姿态参数作为输出量，实现机器人越障过程空间

姿态的实时控制。

图 ５　姿态控制算法框图

Ｆｉｇ．５　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ

３．２　非线性规划遗传算法控制器设计
在多目标优化求解问题中，遗传算法具有较

强的全局搜索能力，但局部搜索能力不足；而非线

性规划具有较强局部搜索能力
［９１０］
。为提高算法

的速度与效率，将非线性规划与遗传算法相结合，

利用遗传算法进行全局搜索，非线性规划算法进

行局部搜索，以得到全局最优解。

设计非线性规划遗传算法如图 ６所示，图中
Ｍ为整数。在合理的范围内随机产生控制参
数θ１、θ２，并将每一个体代入式（１７）中，得到机器人

相应的俯仰角、侧倾角。以移动机器人稳定性为

约束设计适应度函数，得到不同个体的适应度值。

从随机产生的初始解的位置开始进行搜索，按照遗

传算法进化法则进行选择、交叉、变异操作产生新

的解。当进化一定的代数时，采用非线性寻优的方

法，以加快进化
［１１１３］

。

１）遗传算法种群边界
合理的设置及更新遗传算法的种群边界能够

提高控制算法的计算效率。种群边界更新规则如

下所示：

图 ６　非线性规划遗传算法框图

Ｆｉｇ．６　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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［θｍｉｎ，θｍａｘ］＝［θｉ－Δθ，θｉ＋Δθ］　　ｉ＝１，２
（１８）

式中：θｉ为当前支腿夹角；Δθ＝θ
·

Δｔ，θ
·

为支腿夹角

的调整角速度，Δｔ为每２次遗传算法寻优的时间
间隔。

２）适应度函数设计
适应度函数是进行自然选择的依据

［１４］
。移

动机器人工作平台的平稳性影响因素包括俯仰

角、侧倾角、质心波动等。从移动机器人的稳定性

出发，还需要保证控制参数变化量 Δθ１与 Δθ２尽
可能得小。因此，设计遗传算法适应度函数如下：

Ｆ（ｙ）＝ １
γ２１＋γ

２
２＋ａ（Δθ

２
１＋Δθ

２
２）＋ｂΔｈ

２ （１９）

式中：Δｈ为质心高度变化幅值。该适应度函数可
分为３部分：第 １部分表征工作平台俯仰和侧倾
的角度；第２部分表征支腿夹角的调节量；第３部
分表征机器人越障过程中质心高度的变化。其中

ａ为支腿夹角变化量对机器人平稳性的影响因
子，ｂ为质心波动对移动机器人工作平台平稳性
的影响因子。

３）选择操作
根据不同个体的适应度函数值按照一定的概

率选择优良的个体组成新的种群，以繁殖得到下一

代个体。选用轮盘赌法对个体进行选择，即基于适

应度的选择策略，第 ｉ个个体被选中的概率为

ｐｉ＝
Ｆｉ

∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｆｉ

（２０）

式中：Ｆｉ为个体适应度函数值；Ｎ为种群个体
数目。

４）交叉操作
从种群中随机选择 ２个个体，通过 ２个染色

体的交换组合，将父代的优秀特征遗传给子代，从

而产生优秀的个体
［１４］
。第 ｋ个染色体 ａｋ和第 ｍ

个染色体 ａｍ在 ｊ位置进行交叉操作方法为
ａｋｊ＝ａｋｊ（１－ｑ）＋ａｍｊｑ （２１）
ａｍｊ＝ａｍｊ（１－ｑ）＋ａｋｊｑ （２２）
式中：ｑ为［０，１］区间的随机数。

５）变异操作
从种群中随机选取一个个体，并选择一点进

行变异以产生优秀的个体。变异操作的主要目的

是维持种群多样性。第 ｉ个个体的第 ｊ个基因 ａｉｊ
进行变异的操作方法为

ａｉｊ＝
ａｉｊ＋（ａｉｊ－ａｍａｘ）ｋ（ｇ）　ｒ≥０．５

ａｉｊ＋（ａｍｉｎ－ａｉｊ）ｋ（ｇ）　ｒ＜０．
{ ５

（２３）

式中：［ａｍｉｎ，ａｍａｘ］为基因 ａｉｊ边界；ｋ（ｇ）＝ｒ２（１－ｇ／

Ｄｍａｘ）
２
，ｒ２为一个随机数，ｇ为当前迭代次数，Ｄｍａｘ

为最大进化次数；ｒ为［０，１］区间上的随机数。
６）非线性寻优
当遗传算法进化一定的代数后，以所得到的

结果为初始值，利用非线性规划的方式进行局部

寻优，并将局部寻优得到的最优值作为新个体染

色体继续进化。

４　仿真验证与分析

为验证所设计的基于非线性规划遗传算法的

姿态控制器的性能，在 ＡＤＡＭＳ软件建立移动机
器人模型和障碍路面模型，并联合 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍ
ｕｌｉｎｋ对机器人进行了运动学仿真［１５１６］

。仿真所

用的平衡摇臂式移动机器人结构尺寸参数如图 ７
所示。非线性规划遗传算法参数设计如下：最大

进化次数 ｎ设为 ３０，种群大小为 ５０，影响因子 ａ
为０．００５，影响因子 ｂ的值为 ０．１，进化次数为 １０
的整数倍时进行非线性规划寻优。以上参数的设

置是在多次进行仿真实验的基础上确定的。

对移动机器人匀速通过一段障碍路面时进行

仿真，并假设移动机器人越障过程为准静态过程。

路面设计如式（２４）～式（２６）所示。该路面下，
４个轮心的高度与行驶距离间的关系如下：

ｗｚ１＝

０　　　　　　　　　　ｗｘ１≤１０００

０．３（ｗｘ１－１０００） １０００＜ｗｘ１≤２０００

３００ ２０００＜ｗｘ１≤２３００

３００－０．３（ｗｘ１－２３００） ２３００＜ｗｘ１≤３３００

０ ｗｘ１ ＞















３３００

（２４）

图 ７　平衡摇臂式移动机器人结构尺寸参数

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｂａｌａｎｃｉｎｇａｒｍｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ

５９３



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　

ｗｚ２＝

０　　　　　　　　　　ｗｘ２≤１０００

０．３（ｗｘ２－１０００） １０００＜ｗｘ２≤２０００

３００ ２０００＜ｗｘ２≤２３００

３００－０．３（ｗｘ２－２３００） ２３００＜ｗｘ２≤３３００

０ ｗｘ２ ＞













３３００

（２５）
ｗｚ３＝ｗｚ４ ＝０ （２６）
式中：ｗｘ１＝４００＋ｖ０ｔ，ｗｘ２＝－４００＋ｖ０ｔ，ｖ０为机器
人移动速度。该段路面下，移动机器人共经历

８种状态，如图８所示。
在 ＡＤＡＭＳ软件中搭建移动机器人和路面模

型，并联合 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ对控制算法进行仿
真。图９所示为移动机器人越障过程中姿态调整
的机构演示图，调节两侧支腿间的夹角，以保持移

动机器人的平稳性。为了验证所设计的基于非线

性规划遗传算法的控制算法对机器人越障性能的

提升，进行了３个仿真实验。仿真实验１中，移动
机器人越障过程中支腿间夹角始终保持初始值；

仿真实验２采用本文所设计的基于非线性规划遗
传算法的控制法对两侧支腿间夹角进行主动控

制；仿真实验３采用单一的遗传控制算法对两侧
支腿间夹角进行主动控制，以验证非线性规划对

姿态控制效果的影响。其中，仿真实验 ３与仿真
实验２中的遗传算法设置相同参数。

图 ８　轮心相对位置随时间变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗｈｅｅｌｃｅｎｔｒｅｔｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 ９　姿态调整机构演示图

Ｆｉｇ．９　Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｆｏｒａｔｔｉｔｕｄｅａｄｊｕｓｔｉｎｇ

３组仿真实验中移动机器人的侧倾角和质心
高度变化分别如图 １０、图 １１所示。移动机器人
匀速通过障碍路面时，在所设计的控制算法下，与

不施加主动姿态控制相比较，最大侧倾角由１０．８°
降低到了１．８°，质心高度变化幅度由 ９６．４ｍｍ降
低到了３４．９ｍｍ；而与单一的遗传算法相比较，所
设计的姿态控制算法能够在较少的进化迭代次数

下达到较优的控制效果。主动姿态控制算法的设

计过程中，适应度函数由移动机器人侧倾角、质心

波动范围以及支腿间夹角调节量决定。因此，该

控制算法在移动机器人越障过程中降低侧倾角和

质心波动范围方面表现出较优的控制性能。

图 １０　侧倾角随时间变化关系

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 １１　质心高度随时间变化关系

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｏｆｍａｓｓｃｅｎｔｅｒｗｉｔｈｔｉｍｅ

５　结　论

本文针对具有平衡摇臂机构的移动机器人越

障时的姿态控制问题，设计了一种基于非线性规

划遗传算法的主动姿态控制算法，以实现移动机

器人平稳性的通过障碍路面。在 ＡＤＡＭＳ中搭建
移动机器人和障碍路面模型，并联合 ＭＡＴＬＡＢ／
Ｓｉｍｕｌｉｎｋ进行了运动学仿真。仿真结果表明：

１）在所设计的姿态控制算法下，与不施加主

６９３
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动姿态控制相比较，移动机器人越障过程中最大

侧倾角由１０．８°降低到了 １．８°，质心高度变化幅
度由９６．４ｍｍ降低到了３４．９ｍｍ。移动机器人越
障过程中工作平台的稳定性得到了提升。

２）遗传算法与非线性规划相结合，能够有效
提高控制算法的计算效率和控制效果。
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ｇｒａｍｍｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４０６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０５１６１７：４０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０５１６．１７４０．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６７５０２７）；Ｔｈｅ１３ｔｈＦｉｖｅＹｅａｒｓＭａｊｏｒＰｒｏｊｅｃｔ（２０１６ＹＦＤ０７００５０３１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇａｏｆ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于距离徙动修正的近程大斜视成像算法

尹凤琳，尚晓舟，李志平，苗俊刚

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在近程大斜视成像中，当采用距离徙动（ＲＭ）算法进行处理时，信号谱在有
限谱域范围内发生偏移，引起多次翻折造成混叠，使得通常处理方式不再适用。为此，提出一

种解混叠方法恢复实际信号谱，通过斜视角或目标中心偏移量可计算出信号谱的翻折次数，依

据翻折次数可将信号谱恢复至实际谱域位置，进而依照 ＲＭ算法流程进行处理即可实现大斜
视成像。该算法基于信号谱进行，未对距离方程进行近似处理，因此不仅适用于远场，同时可

以解决近程大斜视成像问题。计算机仿真和实际实验测量结果显示，采用本文算法处理后可

对成像范围内的目标实现精确聚焦。本文算法适用近程条件下阵列雷达或合成孔径雷达

（ＳＡＲ）的大斜视成像问题，可对较大斜视角情况实现精确聚焦。同时，本文算法的流程清晰，
易于实际编程实现。

关　键　词：距离徙动（ＲＭ）算法；近程成像；大斜视；谱域；合成孔径雷达（ＳＡＲ）
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０３９９０７

　　近年来，随着安全问题的日益严峻，毫米波成
像技术在安检领域的应用得到了在全世界范围内

科研人员的重视和研究
［１４］
。毫米波成像系统主

要分为主动式和被动式。主动式毫米波成像系统

向被检物体发射毫米波信号，通过接收目标散射

信号并采用算法处理以获得目标毫米波图

像
［５７］
。该成像方式得到的信息量更加丰富，因

而是一种针对于近程安检成像应用的有效手段。

在主动式毫米波成像系统中，通常采用实孔

径阵列或形成虚拟阵列的合成孔径雷达（ＳＡＲ）方
式进行成像。然而在实际应用中，可能会出现被

测物体偏移天线阵列中心法向指向的情况。在

ＳＡＲ理论中，此种情况被称为斜视问题，且已有
诸多研究及相关成像算法

［８１０］
，然而这些成像算

法通常具有一定的局限性。一方面，安检应用中，

目标距离通常位于单元天线的远场区及阵列的近

场区之间，此时称为近程问题。然而大部分斜视

成像算法都基于远场条件对传播距离方程进行近

似处理，当应用于近程问题时其近似精度远不能

满足需求。另一方面，由于成像距离较短，目标短

距离移动会造成超过 ４０°的大斜视角情况出现，
而 ＳＡＲ斜视算法通常只能应用于０°～３０°的斜视
角范围。为了满足安检成像的高分辨需求，需要

设计满足近程大斜视角情况的高精度成像算法。

考虑到 ＳＡＲ成像算法中的距离徙动（ＲａｎｇｅＭｉ
ｇｒａｔｉｏｎ，ＲＭ）算法不加其他近似条件实现无几何
形变的完全聚焦

［１１］
，具有较高的成像精度和准确

率
［１２１３］

，可满足近程成像需求的特点，本文提出

一种基于 ＲＭ成像算法的近程大斜视成像算法，
能够在满足近程安检成像分辨率的同时，实现较

为快速的成像以及准确聚焦。

ＲＭ成像算法通过 Ｓｔｏｌｔ插值的方式解决距离

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170516.1802.004.html
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徙动引入的误差问题，从而实现较高的成像精度。

在 ＲＭ成像算法中，将目标散射信号通过快速傅
里叶变换（ＦＦＴ）转换到空间域，并进行相位补偿
从而实现聚焦目的

［１４１５］
。在斜视的情况下，目标

中心偏移天线阵列中心法向指向，这造成二维波

数域的信号谱发生偏移，当偏移超出谱域支持域

范围后将发生翻折，造成混叠。此时若直接采用

ＲＭ成像算法进行处理会造成严重的散焦效果。
本文通过目标斜视角或偏移量计算出信号谱偏移

量，进而将翻折后的谱进行分块，对不同的部分进

行补偿后得到其实际的空间谱，再进行 Ｓｔｏｌｔ插值
操作及傅里叶逆变换后得到目标图像。仿真分析

及实际测量结果验证了本文算法的有效性及实

用性。

１　原理推导

１．１　单站 ＳＡＲ距离徙动算法成像原理
考虑单站 ＳＡＲ的等效阵列，令其等效阵元的

位置坐标为（ｘ，ｚ），目标与天线阵列的距离设为
ｄ。利用散射中心模型简化目标，令其等效散射
点位置坐标为（ｘ０，ｚ０），如图１所示。

图 １　仿真参数设计示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｓｉｇｎ

为了简化分析，采用理想匹配滤波后的信号

进行分析，此时接收信号中仅保留由于传播路径

带来的时间延迟，用冲激函数 δ表示。接收到的
信号空域时域信号可以表示如下：

Ｒ（ｘ，ｔ）＝ｓ（ｘ０，ｚ０）δｔ－２ｒ( )ｃｄｘ０ｄｚ０ （１）

式中：系数 ２表示单站情况下的双倍传播路径；
Ｒ（ｘ，ｔ）表示接收到的由目标散射回来的回波信
号；ｓ（ｘ０，ｚ０）代表可以看作多个散射点组成的目
标；ｃ为光传播速度；ｔ为信号传播时间；ｒ为对应
的目标到天线的传播距离，可以表示为

ｒ＝ （ｘ－ｘ０）
２＋（ｚ０＋ｄ）槡

２
（２）

利用傅里叶变换可以将式（１）变换至频域：

Ｒ（ｘ，ｋ）＝ｓ（ｘ０，ｚ０）ｅ－ｊｋ·２ （ｘ－ｘ０）２＋（ｚ０＋ｄ）槡
２ｄｘ０ｄｚ０ （３）

式中：参数 ｋ表示波数，ｋ＝２πｆ
ｃ
，ｆ为频率。从

式（３）中可以看出接收信号中仅包含不同频率的
传播相位。进一步将接收到的频域信号在阵列维

进行傅里叶变换可获得空间谱域频域的表达：
Ｒ（ｋｘ，ｋ）＝

　　ｓ（ｘ０，ｚ０）ｅ－ｊｋ·２ （ｘ－ｘ０）２＋（ｚ０＋ｄ）槡
２ｄｘ０ｄｚ０ｅ

－ｊｋｘｘｄｘ

（４）
为了对式（４）进一步简化，通过交换积分次

序并利用驻定相位原理 （ＭｅｔｈｏｄｏｆＳｔａｔｉｏｎａｒｙ
Ｐｈａｓｅ，ＭＳＰ），从而式（４）可以转化为

Ｒ（ｋｘ，ｋ）＝ｓ（ｘ０，ｚ０）ｅ－ｊｋｘｘ０ｄｘ０ｅ－ｊｋｚｚ０ｄｚ０ （５）

式中：ｋｚ＝ ｋ２－ｋ２槡 ｘ，表示了空间谱的变换。

从式（５）可以看出目标散射点分布与接收信
号的空间谱域频域表达呈二维傅里叶变换关系。
同时应当注意到，此傅里叶变换关系应将原始信

号谱映射到对应的 ｋｘｋｚ域上，即 ＲＭ成像算法中
的 Ｓｔｏｌｔ插值过程。
１．２　近程斜视成像算法推导

斜视情况下设定目标斜视角为 θ，仿真参数
设计示意图如图２所示。

当阵列中心与成像区域中心无偏移的时候，

信号的传输距离项 ｒ′。满足式（２），而当阵列中
心与目标中心存在偏移时，通过引入偏移量 ｘｃ，
可将距离项重写为

ｒ′＝ （ｘ－ｘ０＋ｘｃ）
２＋（ｚ０＋ｄ）槡

２

式中：ｘｃ＝ｄｔａｎθ。
无偏情况下根据驻定相位原理推导的接收信

号 如 式 （５）所 示，其 中 驻 相 点 为 ｋｘ ＝
ｋ（ｘ－ｘ０）

（ｘ－ｘ０）
２＋（ｚ０＋ｄ）槡

２
。在斜视情况下，根据驻

定相位原理推导的接收信号为

图 ２　斜视场景下仿真参数设计示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｄｅｓｉｇｎｉｎｓｑｕｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

００４
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Ｒ（ｋｘ＿ｓ，ｋ）＝

　　ｓ（ｘ０，ｚ０）ｅ－ｊｋｘ＿ｓｘ０ｄｘ０ｅ－ｊ ｋ２－ｋ２ｘ＿槡 ｓｚ０ｄｚ０ｅ
－ｊｋｘ＿ｓｘｃ （６）

其中：驻相点 ｋｘ＿ｓ＝
ｋ（ｘ＋ｘｃ－ｘ０）

（ｘ＋ｘｃ－ｘ０）
２＋（ｚ０＋ｄ）槡

２
。

从公式推导中可以看出，目标偏移阵列中心

位置使得驻相点发生偏移，因此造成空间谱域的

偏移，进而引起翻折混叠，这一点可以直观地从仿

真图３中看出。
产生的谱域翻折混叠主要由以下２个原因造成：
１）由于驻相点是接收信号的主要贡献分量，

由式（６）可以看出，目标和天线阵元的相对位置
决定了目标谱的位置和形状，因此天线阵元的位

置决定了谱域的分布，而目标中心与天线阵列中

心的偏移决定了目标谱的偏移量，因此斜视情况

下目标谱发生偏移。

２）傅里叶变换后的空间谱域受限于一定范
围，由天线阵元间隔决定，为变换后的谱支持域。

由离散傅里叶变换的特性可知，当目标谱偏移超

出了谱支持域范围将会导致超出支持域范围的

目标谱翻折混叠进入谱支持域，造成实际目标谱

图 ３　阵列中心与成像区域中心无偏和 ３０°

斜视角的频谱对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｐｅｃｔｒｕｍｂｅｔｗｅｅｎｎｏｓｑｕｉｎｔ

ａｎｇｌｅａｎｄｗｉｔｈｓｑｕｉｎｔａｎｇｌｅｏｆ３０°

与谱支持域坐标不对应的问题。

２　算法流程

针对空间谱偏移翻折的问题，可将空间谱支

持域内的目标谱分为 ２个部分：偏移后未发生翻
折混叠的部分，发生翻折混叠的部分。因为偏移

量可通过已知的目标中心与阵列中心偏移距离计

算得出，所以可通过计算还原谱支持域中目标谱

的实际位置。

本文算法过程包括为 ５个步骤：①对接收信
号进行二维傅里叶变换。原始接收信号 Ｒ（ｘ，ｔ）
在仿真中为二维矩阵形式，其一维表示不同接收

天线的位置，另一维表示时间。对接收信号进行

二维傅里叶变换，将其变换到空间谱域频域上
Ｒ（ｋｘ，ｋ）。②通过计算谱域中不同区域的翻折次
数可对接收信号谱进行区域划分。在大斜视角情

况下，式（６）中驻相点 ｋｘ＿ｓ＝ｋ（ｘ＋ｘｃ －ｘ０）／

（ｘ＋ｘｃ－ｘ０）
２＋（ｚ０＋ｄ）槡

２
，代入成像区域中心

位置坐标 ｘ０＝０，ｚ０＝０，可计算得到目标谱的偏移

量 ｋｘ＿ｓｈｉｆｔ＝ｋ（ｘ＋ｘｃ）／ （ｘ＋ｘｃ）
２＋ｄ槡

２
。根据离散

傅里叶变换原理可知，谱域支持域长度为 ２π／ｄｘ，
故翻折次数 Ｎ为 ｋｘ＿ｓｈｉｆｔ／（２π／ｄｘ）的整数部分，而
其小数部分表示翻折后不同部分的的分界区边

界，整理后可得其表达式为：ｋｘ＿ｓｈｉｆｔ－（２Ｎ＋１）·
（π／ｄｘ）。根据上述步骤公式计算后可以得到对
应区域实际谱域支持域的坐标，并将目标谱在谱

域支持域中的实际位置还原出来。③参考函数相
乘，如式（６）所示。④Ｓｔｏｌｔ插值处理，此时应在实
际谱域支持域的坐标内进行插值。⑤通过二维傅
里叶逆变换将信号变回空间位置时间维，从而实
现成像目的。成像处理的流程图如图４所示。

在算法处理过程中，可在原始信号二维傅里

叶变换前和谱域信号二维傅里叶逆变换前通过补

零的方法提升结果的可视化效果。

图 ４　本文算法流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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３　仿真分析及实验测量结果

３．１　仿真分析
本节通过计算机仿真对本文算法进行验证。

仿真分析在 ＭＡＴＬＡＢ中进行，仿真场景设置如
图５所示。

图５显示了仿真场景中天线阵列和目标的位
置设定关系，天线阵列的长度设为 ０．４ｍ，天线阵
元间隔为０．００５ｍ，成像距离设置为 １ｍ。目标设
置为０．２ｍ×０．２ｍ范围内均匀分布的 ９个散射
点的集合，目标偏移角设为 ４０°。天线发射 ３０～
３４ＧＨｚ的宽带信号，带宽为 ４ＧＨｚ，频点数目为
２００个采样频点，即每 ５００ＭＨｚ一个采样频点，采
样间隔遵守奈奎斯特采样定律。计算理论方位向

分辨率为 ０．０１５３ｍ，理论距离向分辨率为
０．０３７５ｍ。场景设置满足天线阵列的近场条件。

仿真使用的目标回波信号采用频域表达，可

根据式（３）获得，对其沿天线阵列方向作傅里叶
变换后可获得频域空间域的信号，如图６所示。

从图６中可以看出，目标谱偏移至谱支持域
的上半区域，且有部分目标谱混叠进入谱支持

域的下半区域。通过驻定相位原理计算谱域的

图 ５　仿真参数设置

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

图 ６　斜视角为 ４０°时接收信号的频谱

Ｆｉｇ．６　Ｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｒｅｃｅｉｖｅｄｓｉｇｎａｌｗｉｔｈｓｑｕｉｎｔａｎｇｌｅｏｆ４０°

偏移量，可获得目标谱的翻折次数及混叠区域的

划分限，如图７所示。
图７中，深色色区域为为目标谱 ０次翻折后

所占区域，而浅色区域表示混叠造成谱域的 １次
翻折。由此可以针对不同部分计算其实际对应的

谱支持域范围，进而进行插值处理。

插值结果如图８所示，可见经插值后，大斜视
角下目标谱的严重弯曲效果被成功的补偿回来。

由于目标设置为格点分布形式，因此其真实谱域

形状也表现为格点状分布。从图８的谱域插值结
果也可看出，目标谱已被成功恢复出来。

图９为经二维傅里叶逆变换后获得的目标图
像。由图像中可看出，９个目标点均已被正确聚
焦。图中右下角目标点所呈现出的波纹状特性是

由于补零进行图像平滑的操作所引起，并不影响

实际聚焦效果。因为结果并未进行加窗处理，所

以通过旁瓣可以看出斜视造成的旁瓣走向旋转，

其旋转角度与斜视角一致。在６４位操作系统，主
频２．５０ＧＨｚ的 Ｉｎｔｅｌｉ５处理器，６ＧＢ内存的笔
记本电脑上，采用ＭＡＴＬＡＢ进行编程并仿真分析，

图 ７　谱域不同部分翻折次数

Ｆｉｇ．７　Ｗａｒｐｉｎｇａｎｄｌａｐｐｉｎｇｔｉｍｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐａｒｔｓｏｆｓｐｅｃｔｒａｌｄｏｍａｉｎ

图 ８　还原后再经插值的信号频谱

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｇｎａｌｓｐｅｃｔｒｕｍａｆｔｅｒｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎａｎｄｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ
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图 ９　仿真成像结果

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｍａｇｉｎｇｒｅｓｕｌｔ

针对实际应用场景该算法运行时间为 ０．４１ｓ，本
算法可基本达到传统 ＲＭ成像算法的运算效率，
可满足实时成像需求。

３．２　实验测量结果
实验系统采用准单站的形式搭建，即一个发

射天线和一个接收天线之间设定较近的距离。两

天线水平放置可减少天线间的极化耦合现象。通

过机械扫描的形式实现单站天线阵列，发射／接收
天线以０．０１ｍ的扫描间隔水平扫描 ６０个位置。
目标设置为 ２个标准金属球，斜视角设为 ６０°，放
置在距离天线阵列约为０．８ｍ处。数据发射采集
存储利用 Ａｇｉｌｅｎｔ８５３０９分布式系统，发射宽带信
号为３０～３８ＧＨｚ，带宽为８ＧＨｚ，采样频点个数为
２０１。实际测量场景如图１０所示。

接收到的信号在处理成像之前应当进行校

准，其中包括背景噪声以及系统响应不一致性的

消除。应用本文算法进行目标成像，得出结果如

图１１所示。
从图１１中可以看出算法能够实现目标区域

的精确聚焦，实现近程大斜视角目标成像目的。

除此之外，从成像结果仍可看出，旁瓣旋转角度与

斜视角一致。图中较为明显的旁瓣拖延现象沿天

线指向分布，是由于系统频率响应不能完全精确

校准所致。

图 １０　实验测量场景

Ｆｉｇ．１０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｃｅｎｅ

图 １１　实验测量成像结果

Ｆｉｇ．１１　Ａｃｔｕａｌｍｅａｓｕｒｅｄｉｍａｇｉｎｇｒｅｓｕｌｔ

４　结　论

本文在 ＲＭ算法的基础上进行修正，提出了
一种适用于近程大斜视成像场景的改进算法，能

保证近程安检成像分辨率要求的同时，实现快速

成像以及准确聚焦，该算法主要有以下几个特点：

１）本文算法基于 ＲＭ算法的基本理论，具有
较高的计算效率。

２）通过计算机仿真和实际实验测量验证了
算法的优势及可行性。成像结果表明该算法能够

对目标实现准确聚焦。

３）由于未引入距离的近似处理，该算法不仅
适用于远程斜视成像，也可适用于近程大斜视角

场景，以上情况均可实现精确聚焦。
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ｄｏｍａｉｎＳＡＲｆｏｃｕｓｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＧｅ

ｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，１９９２，３０（４）：７０６７１３．

［１４］吴照宪．合成孔径雷达成像技术研究［Ｄ］．北京：中国科学

院电子学研究所，２００７：７１０．

ＷＵＺＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒｉｍａｇｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌ

ｏｇｙ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆ

Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００７：７１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］李峰．ＳＡＲ成像的 ωｋ算法研究［Ｊ］．航空兵器，２００６，２４

（６）：１０１２．

ＬＩＦ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎωｋａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒＳＡＲｉｍａｇｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＡｖｉａｔｉｏｎＷｅａｐｏｎ，２００６，２４（６）：１０１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　尹凤琳　 女，硕士研究生。主要研究方向：雷达信号处理与雷

达成像算法。

尚晓舟　男，博士研究生。主要研究方向：雷达信号处理与雷

达成像算法。

李志平　女，博士研究生，讲师。主要研究方向：雷达信号处理

与雷达成像算法。

苗俊刚　男，教授。主要研究方向：被动毫米波安检成像。
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　第 ２期 尹凤琳，等：基于距离徙动修正的近程大斜视成像算法

Ｓｈｏｒｔｒａｎｇｅｈｉｇｈｓｑｕｉｎｔｉｍａｇｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎ
ｒａｎｇｅｍｉｇｒａｔｉｏｎｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ＹＩＮＦｅｎｇｌｉｎ，ＳＨＡＮＧＸｉａｏｚｈｏｕ，ＬＩＺｈｉｐｉｎｇ，ＭＩＡＯＪｕｎｇａｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆｓｈｏｒｔｒａｎｇｅｈｉｇｈｓｑｕｉｎｔｉｍａｇｉｎｇ，ｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｒａｎｇｅｍｉｇｒａｔｉｏｎ（ＲＭ）ａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｃａｎｎｏｔｂｅａｄｏｐｔｅｄｄｉｒｅｃｔｌｙ，ｆｏｒｔｈｅｒｅａｓｏｎｔｈａｔｔｈｅｓｐａｔｉａｌｓｐｅｃｔｒｕｍｗｉｌｌｓｈｉｆｔｉｎｔｈｅｌｉｍｉｔｅｄｓｐａｔｉａｌｓｐｅｃ
ｔｒｕｍｄｏｍａｉｎａｎｄｗｉｌｌｃａｕｓｅｗａｒｐｉｎｇａｎｄａｌｉａｓｉｎｇｓｅｖｅｒａｌｔｉｍｅｓ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ａｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏ
ｒｅｓｔｏｒｅｔｈｅａｃｔｕａｌｓｐａｔｉａｌｓｐｅｃｔｒｕｍｗａｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄ．Ｔｉｍｅｓｏｆｗａｒｐｉｎｇｓｐｅｃｔｒｕｍｗｅｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｅｘａｃｔｌｙａｃｃｏｒｄｉｎｇ
ｔｏｔｈｅｓｑｕｉｎｔａｎｇｌｅｏｒｔｈｅｓｈｉｆｔｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｉｎａｚｉｍｕｔｈｔｏｈｅｌｐｓｈｉｆｔｉｎｇｂａｃｋｔｏｔｈｅａｃｔｕａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｔｈｅｓｐａｔｉａｌ
ｓｐｅｃｔｒｕｍｄｏｍａｉｎ．ＴｈｅｎｔｈｉｓａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｏｕｌｄｂｅｃｏｍｐｌｅｔｅｄａｓｔｈｅｓｔｅｐｏｆＲＭａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｔｈｅｍｏｄｉｆｉｅｄａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｃａｎｎｏｔｏｎｌｙｓａｔｉｓｆｙｆａｒｆｉｅｌｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｂｕｔａｌｓｏｃａｎｂｅｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙｕｓｅｄｆｏｒｓｈｏｒｔｒａｎｇｅｈｉｇｈｓｑｕｉｎｔ
ｍｏｄｅ，ｂｅｃａｕｓｅｏｆｔｈｅｓｐｅｃｔｒｕｍｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｐｒｏｃｅｄｕｒｅａｎｄｎｏｎａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｅｑｕａｔｉｏｎ．Ｂｏｔｈｔｈｅ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｏｄｉｆｉｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙｆｏｃｕｓｔｈｅｔａｒｇｅｔｉｎｔｈｅｉｍａ
ｇｉｎｇｓｃｅｎｅ．Ｔｈｉｓａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｓｏｌｖｅｈｉｇｈｓｑｕｉｎｔｉｍａｇｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｆｏｒｓｈｏｒｔｒａｎｇｅｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒ
（ＳＡＲ）．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｒｏｃｅｄｕｒｅｉｓｃｌｅａｒａｎｄｅａｓｙｔｏｂｅｒｅａｌｉｚｅｄｂｙｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒａｎｇｅｍｉｇｒａｔｉｏｎ（ＲＭ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｓｈｏｒｔｒａｎｇｅｉｍａｇｉｎｇ；ｈｉｇｈｓｑｕｉｎｔ；ｓｐｅｃｔｒｕｍｄｏｍａｉｎ；ｓｙｎ
ｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒ（ＳＡＲ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０４０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０５１６１８：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０５１６．１８０２．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１１０１００３，６１６７１０３３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｉｐｉｎｇ＿ｌｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０１２０

考虑真实时变环境应力的系统可靠性评估

兰杰，袁宏杰，袁铭，夏静

（北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：传统可靠性评估方法只考虑产品处于恒定环境应力下的情况，然而工程实
际中产品往往直接暴露于外界的自然环境中，所遭受的工作环境应力或贮存环境应力都是随

时间变化的。针对此情况，引入典型地理位置的真实自然环境应力，使用六参数多项式拟合方

法得到其环境应力变化趋势，并假定 ２种时变环境应力模式，在 Ｎｅｌｓｏｎ累积损伤模型的基础
上，研究真实时变环境应力下基于加速寿命试验数据的产品可靠性评估方法。结果表明：产品

在不同地理位置的可靠寿命差别较大，引入产品所处地理位置的真实环境应力，可更精确地评

估产品的可靠性。

关　键　词：真实环境应力；可靠性评估；加速模型；加速寿命试验；时变应力
中图分类号：ＴＢ１１４．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０２０４０６０７

　　随着科学技术的发展，产品结构日益复杂，产
品可靠性评估的精度要求也越来越高，预测真实

时变环境下产品的可靠性一直是一个极大的挑

战。工作环境或操作条件极大地影响了系统并造

成了其部件的寿命减少或性能退化
［１］
，与温和的

环境条件相比，严峻的环境条件将加快系统及其

部件的失效或性能退化过程
［２］
。传统可靠性评

估方法往往只考虑产品处于恒定环境应力下的情

况
［３４］
，然而工程实际中产品往往直接暴露于所

处地理位置的自然环境中，所遭受的工作环境应

力或贮存环境应力都是随时间变化或者随机波动

的
［５］
。产品所遭受的温度、湿度和电压等环境应力

随着时间不停地发生变化，因此与环境应力大小直

接相关的产品故障率或退化率也随时间不停变化。

Ｍｅｔｔａｓ［６］结合加速试验数据利用极大似然估
计方法，分析了简单时间应力相关条件下产品的
可靠性，但只分析了产品服从威布尔分布下的情

况。Ｙａｎｇ［５］引入真实贮存环境的温度和湿度变
化曲线，分析真实贮存环境下的火工品的等效贮

存期，但是没有评估产品的可靠性。洪东跑等
［７］

利用了比例风险模型将不同试验环境条件下的试

验数据整合成相同环境应力下的试验数据，进而

对系统进行可靠性综合评估。并利用了多种环境

下的试验数据来确定基准失效率，评估模型参数

给出了产品可靠度下限
［８］
，但评估的各环境应力

水平都是恒定的。Ｈｏｎｇ等［９］
以一个对数正态分

布为例，以斜坡应力加速试验为模型，评估在时变

斜坡应力下的可靠性模型。

Ｂｅｎａｖｉｄｅｓ［１０］利用累积故障模型研究得到时
变应力下设备的可靠性模型，该模型只针对两参

数威布尔分布。Ｂｉａｎ和 Ｇｅｂｒａｅｅｌ［１１］提出了一个
随机退化模型框架来计算在确定且周期变化的环

境下部件的剩余寿命。张国龙等
［１２］
在文献［８］

的基础上利用比例风险模型评估多阶应力条件下

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170616.1610.001.html
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　第 ２期 兰杰，等：考虑真实时变环境应力的系统可靠性评估

的产品可靠性。Ｇｏｎｚｌｅｚ等［１３］
研究了在时变电

压下的电子产品的可靠性模型，利用随机失效累

积损伤模型和改良的逆幂律模型来描述时变电压

下的电子产品的可靠性。

产品在工作或贮存过程中，为了安全和方便，

往往直接暴露于外界的自然环境条件中，仅有极

少部分产品工作或贮存于室内，遭受的温度等环

境条件由空调等控温设备所控制。产品在生产、

装配、运输和使用等阶段也往往处于不同的地理

位置，自然环境条件差别较大，因此对于一个给定

的产品来说，使用恒定的环境应力来进行可靠性

评估是不可取的。

针对传统可靠性评估方法往往只考虑恒定环

境应力的情况，引入典型地理位置的真实自然环

境的时变应力，使用六参数多项式拟合方法得到

环境应力变化趋势，并假定 ２种时变环境应力模
式，在 Ｎｅｌｓｏｎ累积损伤模型的基础上，研究真实
时变环境应力下的基于加速寿命试验数据的产品

可靠性评估方法。

１　真实自然环境的时变应力

中国跨越热带、温带和寒带３个气候带，不同
气候带下的气候环境条件差别较大。查阅资料可

得到海口、敦煌和漠河等不同地区的典型地理位

置的历史气温情况。图 １绘制了 ２０１６年海口每
天的最高温度 Ｔｍａｘ、最低温度 Ｔｍｉｎ和平均温度
Ｔａｖｇ，可以看出相邻天数的温度变化是巨大的，且
每周的温度变化数据是难以平滑的。多项式拟合

方法常被用于数据拟合，可良好地反映数据的变

化情况
［５］
，拟采用六参数多项式拟合方法有效地

平滑整个温度记录数据，可得到其变化趋势。

为了便于后文的可靠性评估研究，利用六参

数多项式拟合方法处理中国３个典型地理位置的
日常平均温度数据，得到其拟合函数如图２所示。
海口的温度曲线拟合函数为

Ｔ＝８．５５４４×１０－１３ｘ６－１．０５０１×１０－９ｘ５＋
　　５．０６１７×１０－７ｘ４－１．２０２１×１０－４ｘ３＋
　　０．０１３９ｘ２－０．５８７ｘ＋２３．２０７７ （１）
式中：Ｔ为日常平均温度，℃；ｘ为时间，ｄ。

可用日常平均温度来代表每天的温度变化，

则产品遭受的环境应力水平 Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｎ可由平

均温度的拟合函数确定，Ｓｉ＝Ｔ
ｉ
ａｖｇ，ｉ＝１，２，…，ｎ，

Ｔｉａｖｇ为第 ｉ天的日常平均温度。其相应的持续时

间 ｔｉ是确定的，ｔｉ＝２４ｈ，ｉ＝１，２，…，ｎ。其时变环
境应力模式如图３所示。

图 １　海口的 ２０１６年气温情况

Ｆｉｇ．１　ＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｎＨａｉｋｏｕｉｎ２０１６

图 ２　典型地理位置的日常平均温度曲线与拟合函数

Ｆｉｇ．２　Ｄａｉｌｙａｖｅｒａｇｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｕｒｖｅｓａｎｄｆｉｔｔｉｎｇ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｙｐｉｃａｌｇｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌｌｏｃａｔｉｏｎ

图 ３　时变环境应力模式 ａ

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｄｅａｏｆｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ

７０４
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　　利用日常平均温度的方法是快捷方便的，但
可能不太精确。日常昼夜的温度变化中，每天的

温度变化表现为最高温度和最低温度之间的交替

循环，可利用最高温度和最低温度之间的正弦曲

线来表示日常昼夜的温度变化，如图 ４所示。每
天的温度环境应力成正弦变化趋势，即第 ｋ天的
温度环境应力为

Ｓｋ（ｔ）＝
Ｔｋｍａｘ＋Ｔ

ｋ
ｍｉｎ

２
＋
Ｔｋｍａｘ－Ｔ

ｋ
ｍｉｎ

２
ｓｉｎ２πｔ

ｔ( )ｋ ＝

　　Ｔｋａｖｇ＋（ΔＴ
ｋ／２）ｓｉｎ（２πｔ／ｔｋ） （２）

式中：Ｔｋｍａｘ和 Ｔ
ｋ
ｍｉｎ分别为第 ｋ天的最高温度和最低

温度，可由最高温度拟合函数和最低温度拟合函

数得到；Ｔｋａｖｇ＝（Ｔ
ｋ
ｍａｘ＋Ｔ

ｋ
ｍｉｎ）／２为第 ｋ天的日常平

均温度；ΔＴｋ＝（Ｔｋｍａｘ－Ｔ
ｋ
ｍｉｎ）／２，ｔ

ｋ＝２４ｈ，ｋ＝１，２，…，
ｎ。其时变环境应力模式如图５所示。

时变环境应力模式 ａ和模式 ｂ都能反映产品
所处地理位置的年度季节变化所导致的环境应力

变化，同时模式 ｂ还反映出了所处地理位置每天
昼夜变化所导致的环境应力变化。假定不同环境

应力水平下产品的失效机理不变，且产品在工作

过程中没有受到维修或修复。

图 ４　海口的天温度数据和正弦曲线

Ｆｉｇ．４　ＤａｉｌｙｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄａｔａｉｎＨａｉｋｏｕａｎｄ

ｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｃｕｒｖｅ

图 ５　时变环境应力模式 ｂ

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｅｂｏｆｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ

２　可靠性评估

２．１　加速模型
加速模型表征了产品失效分布的寿命特征与

产品所受应力水平之间的关系，常见的加速模型

有 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ模型、Ｅｙｒｉｎｇ模型和 ＩｎｖｅｒｓｅＰｏｗｅｒ模
型等。

在恒定应力下系统失效可能服从指数、威布

尔和对数正态等多种分布，其参数和寿命特征如

表１所示，其中参数 λ、θ、η和 μ随应力大小 Ｓ而
变化，威布尔分布的形状参数 ｍ和对数正态分布
的形状参数 σ被假定为恒定不变。联合考虑失
效分布模型和加速模型，可以得到不同应力大小

Ｓ下的失效分布。
表 １　常用失效分布模型

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｍｏｎｆａｉｌｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

分　布 参　数 寿命特征 累积故障分布函数

指数 λ 平均寿命 θ＝
１
λ

Ｆ（ｔ，Ｓ）＝１－ｅｘｐ － ｔ
θ（Ｓ( )）

威布尔 ｍ，η 特征寿命 η Ｆ（ｔ，Ｓ）＝１－ｅｘｐ － ｔ
η（Ｓ( )）( )

ｍ

对数正态 μ，σ 中位寿命 μ Ｆ（ｔ，Ｓ）＝Φ
ｌｎｔ－μ（Ｓ）( )σ

２．２　时变环境应力下的可靠性评估
对产品进行步进应力试验，每个应力水平

Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｋ下试验持续时间依次为 ｔ１，ｔ２ －
ｔ１，…，ｔｋ－ｔｋ－１，在 Ｎｅｌｓｏｎ累积损伤模型的基础上，

步进加速应力的累积故障分布函数
［１４］
为

Ｆ（ｔ）＝

Ｆ（ｔ，Ｓ１）　　　　　　０≤ ｔ＜ｔ１
Ｆ（ｔ－ｔ１＋τ１，Ｓ２） ｔ１≤ ｔ＜ｔ２
Ｆ（ｔ－ｔ２＋τ２，Ｓ３） ｔ２≤ ｔ＜ｔ３
　　　　　　　　　　
Ｆ（ｔ－ｔｋ－１＋τｋ－１，Ｓｋ） ｔｋ－１≤ ｔ＜ｔ













ｋ

（３）

式中：当 ｔ＝ｔｉ时，Ｆ（τｉ，Ｓｉ＋１）＝Ｆ（ｔｉ－ｔｉ－１＋τｉ－１，
Ｓｉ），ｉ＝１，２，…，ｋ－１，且 ｔ０＝τ０＝０。以威布尔分
布为例，则

１－ｅｘｐ － τｉ
η（Ｓｉ＋１

( )）( )
ｍ

＝１－

　　ｅｘｐ － ｔｉ－ｔｉ－１＋τｉ－１
η（Ｓｉ

( )）( )
ｍ

（４）

其中：时间 τｉ＝（ｔｉ－ｔｉ－１＋τｉ－１）
η（Ｓｉ＋１）
η（Ｓｉ）

。不妨设

时间 Δｉ＝ｔｉ－ｔｉ－１，则 ｔｋ ＝Δ１ ＋Δ２ ＋… ＋Δｋ，
τｉ

η（Ｓｉ＋１）
＝
Δｉ＋τｉ－１
η（Ｓｉ）

。在 ｔ＝ｔｋ时，

Ｆ（ｔｋ）＝１－ｅｘｐ －
ｔｋ－ｔｋ－１＋τｋ－１
η（Ｓｋ

( )）( )
ｍ

＝

　　１－ｅｘｐ（－Ｈｍ） （５）

Ｈ＝
Δｋ＋τｋ－１
η（Ｓｋ）

＝
Δｋ
η（Ｓｋ）

＋
Δｋ－１
η（Ｓｋ－１）

＋… ＋

８０４
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　第 ２期 兰杰，等：考虑真实时变环境应力的系统可靠性评估

　　
Δ１
η（Ｓ１）

＝∑
ｋ

ｉ＝１

Δｉ
η（Ｓｉ）

（６）

同理当产品失效服从指数分布时，

Ｆ（ｔｋ）＝１－ｅｘｐ －
ｔｋ－ｔｋ－１＋τｋ－１
θ（Ｓｋ

( )）
＝

　　１－ｅｘｐ（－Ｈ１） （７）

Ｈ１ ＝
Δｋ＋τｋ－１
θ（Ｓｋ）

＝
Δｋ
θ（Ｓｋ）

＋
Δｋ－１
θ（Ｓｋ－１）

＋… ＋

　　
Δ１
θ（Ｓ１）

＝∑
ｋ

ｉ＝１

Δｉ
θ（Ｓｉ）

（８）

当产品失效服从对数正态分布时，

Ｆ（ｔｋ）＝Φ
ｌｎ（ｔｋ－ｔｋ－１＋τｋ－１）－μ（Ｓｋ）( )σ

＝

　　Φ ｌｎＨ２( )σ
（９）

Ｈ２ ＝
Δｋ＋τｋ－１
ｅμ（Ｓｋ）

＝
Δｋ
ｅμ（Ｓｋ）

＋
Δｋ－１
ｅμ（Ｓｋ－１）

＋… ＋

　　
Δ１
ｅμ（Ｓ１）

＝∑
ｋ

ｉ＝１

Δｉ
ｅμ（Ｓｉ）

（１０）

当复杂时变环境应力 Ｓ（ｔ）是关于时间的连
续函数时，寿命特征 η（Ｓ（ｔ））也是一个关于时间
的连续函数。当 Δｉ→０时，威布尔分布下的累积
函数为

Ｈ（ｔ）＝∫０
ｔ ｄｔ
η（Ｓ（ｔ））

（１１）

产品的累积故障分布函数为

Ｆ（ｔ）＝１－ｅｘｐ（－Ｈｍ（ｔ）） （１２）
同理可得指数分布下的累积函数 Ｈ１（ｔ）＝

∫０
ｔ ｄｔ
θ（Ｓ（ｔ））

，产品的累积故障分布函数为 Ｆ（ｔ）＝

１－ｅｘｐ（－Ｈ１（ｔ））。
对数 正 态 分 布 下 的 累 积 函 数 Ｈ２（ｔ） ＝

∫０
ｔ ｄｔ
ｅμ（Ｓ（ｔ））

，产品的累积故障分布函数为 Ｆ（ｔ）＝

Φ
ｌｎＨ２（ｔ）( )σ

。

对于如图 ３所示的时变环境应力模式 ａ，则
产品的累积故障分布函数如表２所示。

对于如图５所示的时变环境应力模式 ｂ，设

时间 ψｋ ＝∑
ｋ

ｉ＝０
ｔｉ，ｔ０＝０，则产品的累积函数如表 ３

所示。

２．３　两种时变环境应力模式的比较
结合相应的加速模型，可得到产品在 ２种时

变环境应力模式下的累积故障分布函数和可靠度

函数。不妨假定产品的加速模型为 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ模
型，产品失效服从威布尔分布，则在恒定温度 Ｔｃｏｎｓ

表 ２　时变环境应力模式 ａ下的

累积故障分布函数

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｆａｉｌｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

Ｍｏｄｅａｏｆｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ

分　布 累积故障分布函数

指数 Ｆ（ｔ）＝１－ｅｘｐ －∑
ｎ

ｋ＝１

ｔｋ

θ（Ｓｋ
( )）

威布尔 Ｆ（ｔ）＝１－ｅｘｐ － ∑
ｎ

ｋ＝１

ｔｋ

η（Ｓｋ
( )）( )ｍ

对数正态 Ｆ（ｔ）＝Φ
ｌｎ∑

ｎ

ｋ＝１

ｔｋ

ｅμ（Ｓｋ( )）( )
σ

表 ３　时变环境应力模式 ｂ下的累积函数

Ｔａｂｌｅ３　ＣｕｍｕｌａｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒＭｏｄｅｂｏｆ

ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ

分　布 累积函数

指数 Ｈ１（ｔ）＝∑
ｎ

ｋ＝１
∫
ψｋ

ψｋ－１

ｄｔ
θ（Ｓｋ（ｔ－ψｋ－１））

威布尔 Ｈ（ｔ）＝∑
ｎ

ｋ＝１
∫
ψｋ

ψｋ－１

ｄｔ
η（Ｓｋ（ｔ－ψｋ－１））

对数正态 Ｈ２（ｔ）＝∑
ｎ

ｋ＝１
∫
ψｋ

ψｋ－１
ｅ－μ（Ｓｋ（ｔ－ψｋ－１））ｄｔ

下，产品的可靠度函数为

Ｒ（ｔ）＝ｅｘｐ － ｔ
Ａｅｘｐ（Ｂ／Ｔｃｏｎｓ( )）( )

ｍ

（１３）

式中：Ａ和 Ｂ为 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ模型的参数值。
时变环境应力模式 ａ下的产品的可靠度函

数为

Ｒａ（ｔ）＝ｅｘｐ － ∑
ｎ

ｋ＝１

ｔｋ

Ａｅｘｐ（Ｂ／Ｔｋａｖｇ
( )）( )

ｍ

（１４）

时变环境应力模式 ｂ下的产品的可靠度函
数为

Ｒｂ（ｔ）＝

　ｅｘｐ － ∑
ｎ

ｋ＝１
∫
ψｋ

ψｋ－１

Ａ－１ｅ
－Ｂ

Ｔｋａｖｇ＋（ΔＴ
ｋ／２）ｓｉｎ（２π（ｔ－ψｋ－１）／ｔｋ）ｄ( )ｔ( )ｍ

（１５）
在已知 ｔｋ＝２４ｈ，ｋ＝１，２，…，ｎ时，式（１５）可

化简得

Ｒｂ（ｔ）＝





ｅｘｐ





－ ∑
ｎ

ｋ＝１
∫０






２４

Ａ (ｅｘｐ (Ｂ／Ｔｋａｖｇ＋

　　 ΔＴ
ｋ

２
ｓｉｎπｔ( ) ) ) 



１２

－１

ｄ




ｔ






ｍ

（１６）

恒定温度下得到的可靠度函数并没有考虑到

温度的变化情况，使用了一个定值来表示温度变

化，其实是不符合实际的。比较 ２种模式的可靠
度函数可知：当 ΔＴｋ＝０时，Ｒａ（ｔ）＝Ｒｂ（ｔ）。当地

９０４
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理位置每天的昼夜温差变化不大时，即每天的最

高温度 Ｔｋｍａｘ和最低温度之间的差距 Ｔｋｍｉｎ很小，

ΔＴｋ≈０时，Ｒａ（ｔ）≈Ｒｂ（ｔ）。当地理位置每天的温

差变化较大时，ΔＴｋ０，则可知 Ｒｂ（ｔ）的计算相对
较复杂，但计算结果较 Ｒａ（ｔ）更精确。
２．４　多失效模式情况

当产品含有多种失效模式时，设 ＴＭｉ是第 ｉ

种失效模式所导致的失效时间，则拥有 Ｎ个相互
独立失效模式的产品的失效时间为 Ｎ个失效时
间的最小值即 ｍｉｎ｛ＴＭ１，ＴＭ２，…，ＴＭＮ｝，时变环

境应力下产品的可靠性
［１５］
可表示为

Ｒ（ｔ，Ｓ（ｔ））＝∏
Ｎ

ｉ＝１
Ｒｉ（ｔ，Ｓ（ｔ））＝

　　∏
Ｎ

ｉ＝１
（１－Ｆｉ（ｔ，Ｓ（ｔ））） （１７）

式中：Ｒｉ（ｔ，Ｓ（ｔ））和 Ｆｉ（ｔ，Ｓ（ｔ））分别为时变应力
下产品第 ｉ种失效模式的可靠度函数和累积故障
分布函数。在相同的时变环境应力 Ｓ（ｔ）下，产品
的不同失效模式可能服从不同失效分布，且对应

的加速模型的参数也可能不同。

当产品含有 ２种失效模式，且 ２种失效模式
分别服从于指数分布和威布尔分布，产品的加速

模型为 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ模型，模型参数分别为 Ａ１、Ｂ１和
Ａ２、Ｂ２时，时变温度应力 Ｔ（ｔ）下，产品的可靠度为
Ｒ（ｔ）＝（１－Ｆ１（ｔ，Ｓ（ｔ）））（１－Ｆ２（ｔ，Ｓ（ｔ）））＝

(　　ｅｘｐ －∫０
ｔ ｄｔ
Ａ１ｅｘｐ（Ｂ１／Ｔ（ｔ））

－

　　 ∫０
ｔ ｄｔ
Ａ２ｅｘｐ（Ｂ２／Ｔ（ｔ( )）） )ｍ

（１８）

３　参数估计

运用加速试验方法评估模型参数，拟对产品

进行恒定应力加速寿命试验。假定在试验中产品

总共遭受了 Ｎ个恒定应力水平，且在第 ｋ个恒定
应力下的样本失效个数为 ｓｋ，失效时间分别为

ｔ（ｋ）１ ，ｔ
（ｋ）
２ ，…，ｔ

（ｋ）
ｓｋ
。结合加速寿命试验数据，利用

极大似然估计方法来估计函数参数
［１６］
。所有样

本的极大似然函数为

Ｌ＝∏
Ｎ

ｋ＝
(

１
∏
ｓｋ

ｊ＝１
ｆ（ｋ）（ｔ（ｋ）ｊ ）×（Ｒ

（ｋ）
（ｔｅｎｄ））

ｓ )０ （１９）

式中：ｆ（ｋ）（ｔ）和 Ｒ（ｋ）（ｔ）分别为第 ｋ个应力水平下
的概率密度和可靠度函数；ｔｅｎｄ和 ｓ０分别为截尾时
间和未失效个数。使得函数 Ｌ的值最大，进而得
到模型参数的估计值。

４　实例分析

已知某型号红外传感器产品的失效分布为威

布尔分布，现对传感器进行定时截尾下的恒定应

力加速寿命试验，得到试验数据，截尾时间为

７５０ｈ，如表４所示。
其加速模型为 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ模型，得到威布尔分

布下的参数 ηｋ＝ｅ
ｃ＋ｄ／Ｔｋ。根据极大似然估计方法

可得，模型参数为：ｃ＝－７．９９０５；ｄ＝５５１８．２１４；
ｍ＝３．５１５７。

当传感器所处地理位置为海口时，引入海口

的日常平均温度、最高温度和最低温度的六参数

多项式拟合函数，得到其在所处地理位置的真实

时变环境应力下的模式 ａ和模式 ｂ的可靠度曲
线，并与在传统可靠性评估所使用的恒定环境应

力２２℃下的可靠度曲线比较，如图 ６所示。可知
使用恒定温度评估的可靠性与使用真实环境应力

评估的可靠性差别较大。

当可靠度 Ｒ＝０．９时，恒定温度下的可靠寿命
为２．３５２１×１０４ｈ，模式 ａ的可靠寿命为２．０５９２×
１０４ｈ，模式 ｂ的可靠寿命为 ２．０３５２×１０４ｈ。根
据厂家提供的数据，当可靠度 Ｒ＝０．９时产品在
海口的可靠寿命为 ２×１０４ｈ，则模式 ｂ的可靠寿
命更加贴近实际情形下的可靠寿命。

当传感器位于不同的地理位置时，由图 ７可
知，其在不同地理位置的模式 ｂ的可靠度曲线差
别较大。

当可靠度Ｒ＝０．９时，在漠河的可靠寿命为
表 ４　加速寿命试验数据

Ｔａｂｌｅ４　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｄａｔａ

温度／Ｋ 失效时间／ｈ

３８３ ２３８，４５６，５１３，６８７

４０３ １５７，１８２，２７６，３１１，３５７

４２３ ９７，１１５，１４５，１７７，２０８

图 ６　时变环境下的可靠度曲线

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ
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图 ７　在不同地理位置的可靠度曲线

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓ

７．５０９６×１０４ｈ，在敦煌的可靠寿命为 ３．３２６４×
１０４ｈ。

使用模式 ｂ的真实时变环境应力进行可靠性
评估，可得产品在漠河、敦煌和海口的可靠寿命分

别约为恒定温度下所评估的可靠寿命的 ３．２倍、
１．４倍和０．８７倍。

根据工程经验可得，漠河的气温条件相对于

海口和敦煌的气温条件比较低，相同的可靠度水

平下，位于漠河的传感器相对拥有着更高的可靠

寿命，敦煌的传感器次之，海口的传感器的可靠寿

命相对最低。

传统的使用恒定应力进行可靠性评估的方法

在各个不同地理位置得到的产品的可靠性评估结

果是相同的，而实际情况中位于不同地理位置的

产品的可靠寿命差别较大。模式 ｂ下的可靠性评
估结果更加地符合实际情形下的可靠性评估。使

用恒定温度应力进行可靠性评估是不可取的，引

入产品所处地理位置的真实环境应力，可更精确

地评估产品的可靠度。

５　结　论

引入典型地理位置的真实自然环境应力，研

究真实时变环境应力下的基于加速寿命试验数据

的产品可靠性评估方法。

１）采用六参数多项式拟合方法处理其历史
气候数据，得到其变化趋势，在此基础上假定了

２种时变应力模式。
２）时变环境应力模式 ａ和模式 ｂ都能反映

产品所处地理位置年度的环境应力变化，同时模

式 ｂ还反映出了所处地理位置每天的环境应力变
化。模式 ａ方法快捷方便但模式 ｂ方法的结果更
精确。

３）在漠河、敦煌和海口的可靠寿命分别约为
恒定温度下所评估的可靠寿命的 ３．２倍、１．４倍

和０．８７倍。
４）与使用恒定环境应力的传统可靠性评估

方法相比，引入产品所处地理位置的真实环境应

力，可更精确地评估产品的可靠性。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＦＡＲＤＮ，ＬＩＣ．Ｏｐｔｉｍａｌｓｉｍｐｌｅｓｔｅｐｓｔｒｅｓｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔ

ｄｅｓｉｇｎｆｏｒｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＰｌａｎ

ｎｉｎｇ＆Ｉｎｆｅｒｅｎｃｅ，２００９，１３９（５）：１７９９１８０８．

［２］ＨＥＱ，ＣＨＥＮＷ，ＰＡＮＪ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｓｔｅｐｓｔｒｅｓｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄ

ｌｉｆｅｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｐｒｏｄｕｃｔ［Ｊ］．Ｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ

Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１２，５２（１１）：２７７３２７８０．

［３］ＦＡＮＴ，ＨＳＵＴ．Ｃｏｎｓｔａｎｔｓｔｒｅｓｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｏｎａｍｕｌｔｉ

ｐｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｅｒｉｅｓｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｗｅｉｂｕｌｌｌｉｆｅｔｉｍｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ

［Ｊ］．ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｎＳｔａｔｉｓｔｉｃｓＴｈｅｏｒｙａｎｄＭｅｔｈｏｄｓ，２０１４，

４３（１０）：２３７０２３８３．

［４］ＹＡＮＧＧＢ．Ｏｐｔｉｍｕｍｃｏｎｓｔａｎｔｓｔｒｅｓｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｐｌａｎｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，１９９６，４３（４）：５７５５８１．

［５］ＹＡＮＧＬ．Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄａｇｉｎｇｔｅｓｔａｎｄｒｅａｌ

ｗｏｒｌｄｓｔｏｒａｇｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ［Ｃ］∥ＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆

Ｅｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００７：５１３８５１５０．

［６］ＭＥＴＴＡＳＡ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎｃｕｓｔｏｍｅｒｕｓａｇｅ

ｓｔｒｅｓｓｐｒｏｆｉｌｅｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡｎｎｕａｌＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄ

ＭａｉｎｔａｉｎａｂｉｌｉｔｙＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００５：

２０２５．

［７］洪东跑，赵宇，马小兵．利用变环境试验数据的可靠性综合

评估［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００９，３５（９）：１１５２１１５５．

ＨＯＮＧＤＰ，ＺＨＡＯＹ，ＭＡＸＢ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓ

ｍｅｎｔｕｓｉｎｇｖａｒｉｅｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｓｔｄａｔａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，３５（９）：１１５２

１１５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］洪东跑，马小兵，赵宇．基于比例风险模型的可靠性综合评

估［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１０，３２（１０）：２１３２２１３５．

ＨＯＮＧＤＰ，ＭＡＸＢ，ＺＨＡＯＹ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓ

ｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｒｉｓｋｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

ａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１０，３２（１０）：２１３２２１３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＨＯＮＧＹ，ＭＡＨ，ＭＥＥＫＥＲＷＱ．Ａｔｏｏｌｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇｔｉｍｅｖａ

ｒｙｉｎｇｓｔｒｅｓｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｐｌａｎｓｗｉｔｈｌｏｇｌｏｃａｔｉｏｎｓｃａｌｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１０，５９

（４）：６２０６２７．

［１０］ＢＥＮＡＶＩＤＥＳＥＭ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｆｏｒｓｔｅｐｓｔｒｅｓｓａｎｄｖａｒｉａｂｌｅ

ＳｔｒｅｓｓＳｉｔｕａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１１，６０

（１）：２１９２３３．

［１１］ＢＩＡＮＬ，ＧＥＢＲＡＥＥＬＮ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｐｒｏｇｎｏｓｔｉｃｓ

ｕｎｄｅｒｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙｖａｒｙｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｐｒｏｆｉｌｅｓ［Ｊ］．Ｓｔａｔｉｓｔｉ

ｃａｌＡｎａｌｙｓｉｓ＆ＤａｔａＭｉｎｉｎｇ，２０１２，６（３）：２６０２７０．

［１２］张国龙，蔡金燕，梁玉英，等．时变环境下基于加速寿命试验

的产品故障预测方法［Ｊ］．海军工程大学学报，２０１３，２５

（１）：１０８１１２．

ＺＨＡＮＧＧＬ，ＣＡＩＪＹ，ＬＩＡＮＧＹＹ，ｅｔａｌ．Ｆａｕｌｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｏｆｐｒｏｄｕｃｔｓｉｎｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｖａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１３，２５（１）：１０８１１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

１１４



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

［１３］ＧＯＮＺ?ＬＥＺＬＣＭ，ＢＯＲＢＮＭＩＲ，ＶＡＬＬＥＳＲＯＳＡＬＥＳＤＪ，

ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｄｅｖｉｃｅｓｕｎｄｅｒｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ

ｖｏｌｔａｇｅ［Ｊ］．Ｑｕａｌｉｔｙ＆ ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，

２０１５，３２（４）：１２９５１３０６．

［１４］ＮＥＬＳＯＮＷ．Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｉｎｇｓｔｅｐｓｔｒｅｓｓｍｏｄｅｌｓａｎｄｄａ

ｔａａｎａｌｙｓｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，１９８０，Ｒ２９

（２）：１０３１０８．

［１５］ＮＯＯＲＯＳＳＡＮＡＲ，ＳＡＢＲＩＬＡＧＨＡＩＥＫ．Ｓｙｓｔｅｍｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｗｉｔｈ

ｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓａｎｄｔｉｍｅｓｃａｌｅｓ［Ｊ］．Ｑｕａｌｉｔｙ＆Ｒｅｌｉａｂｉｌｉ

ｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１５，３２（３）：１１０９１１２６．

［１６］ＭＥＴＴＡＳＡ，ＶＡＳＳＩＬＩＯＵＰ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｉｍｅｄｅ

ｐｅｎｄｅｎｔｓｔｒｅｓｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｄａｔａ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

ＡｎｎｕａｌＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＭａｉｎｔａｉｎａｂｉｌｉｔｙＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００２：３４３３４８．

　作者简介：

　兰杰　男，硕士研究生。主要研究方向：可靠性与环境试验

设计。

袁宏杰　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：可靠

性评估与验证、环境试验设计等。

Ｓｙｓｔｅｍｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｕｎｄｅｒｒｅａｌｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ

ＬＡＮＪｉｅ，ＹＵＡＮＨｏｎｇｊｉｅ，ＹＵＡＮＭｉｎｇ，ＸＩＡＪｉｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｏｎｌｙｃｏｎｓｉｄｅｒｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔｕｎｄｅｒｃｏｎｓｔａｎｔｓｔｒｅｓｓ．
Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｐｒｏｄｕｃｔｓａｒｅｏｆｔｅｎｄｉｒｅｃｔｌｙｅｘｐｏｓｅｄｔｏｔｈｅｏｕｔｄｏｏｒｎａｔｕｒａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｎａｃｔｕａｌｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ａｎｄｔｈｅ
ｗｏｒｋｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｔｒｅｓｓｏｒｓｔｏｒａｇｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｔｒｅｓｓｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｉｍｅ．Ａｉｍｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ｔｈｅ
ｎａｔｕｒａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓｏｆｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｇｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌｌｏｃａｔｉｏｎｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ
ｖａｒｉａｔｉｏｎｔｅｎｄｅｎｃｙｉｓｄｅｒｉｖｅｄｂｙｕｓｉｎｇｓｉｘｐａｒａｍｅｔｅｒｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｔｗｏｍｏｄｅｓｏｆｔｈｅ
ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓａｒｅａｓｓｕｍｅｄ，ａｎｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆＮｅｌｓｏｎｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｄａｍａｇｅｍｏｄｅｌ，ｔｈｅ
ｐｒｏｄｕｃｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｄａｔａｉｓｓｔｕｄｉｅｄｕｎｄｅｒｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｌｉｆｅｏｆｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓ
ｉｓｑｕｉｔｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ，ａｎｄｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔｓｃａｎｂｅｅｖａｌｕａｔｅｄｍｏｒｅａｃｃｕｒａｔｅｌｙｂｙｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｔｈｅｒｅａｌ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓｏｆｔｈｅｇｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｓｔｒｅｓｓ；ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ；ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ；ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔ；
ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｓｔｒｅｓｓ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０３０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６１６１６：１０
ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６１６．１６１０．００１．ｈｔｍｌ
Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＢａｓｉｃＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（６１３２５１０２）

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

２１４



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

书书书

!

!"#$#%&''(

"

)*+,

!

!"#$#%&''(

"

)!"#$#%&'*+,-#$#%.'/0123,4

5678.''09:

#

;:

$%

<:-=>#$#%?@ABCDEFG

&

HI'0JK

&

LM./NOPQF./CDRSTUVWXY1+:Z[

%

<:1\]78.'/0^_

9:

'

`a

!"#$%&'()'*

b]cdefghijklmn

%

<:R]cdopqr

'

1Is

tuv+:wxPy:zg{,'0|}

'

2~�<��

%

!"

-./0123

!+!"

<:�R�cdy�'�

%

!+#"

*�:�E#$#%.'/0��,��.'���

&

�r���E~�

&

�#.'E

��

&

��E��/0

&

�~/0P7FY��

&

K�W'PFW��

&

���.'���/

0

&

��6��E ¡¢£b?@,ABg{

%

#$#%.'/0¤�¥�-�¦�#$#

%��§¨,��©'

&

��ª«

&

��W'P��¬«b¥�,g{­®<:¯°±²

³´

%

#"

4*56

#+!"

µg�¦�¶·6

&

.'6

&

'06P�¸6

%

#+#"

µg1¹¶º»

'

¼½opq¾¿

'

`ÀÁÂ�ÃÄÅÆ

%

ÇqUÈeÉÃÄÅÆ

'

sÊ

ËÌÍº�ÎÏ

%

#+$"

*ÆÐÑ

'

©Ò��

'

Ó¾ÔÕ

'

Ö×ØÙ

'

gÚÛÜ

'

ÝÞßàáÑ

%

#+%"

gâãäåæ

(

\gÆç

#

sèÁé¿

,-

êëÚ

$'

º�\gìç

&

íî

&

y®ïð

&

ñò

óô

'

\gõ�

#

ö÷ø,

&

¥ù

&

úD�úµ

$'

\g�ûü

#. /0

ê

$'

\Ó¢ýà

'

þgÆ

ç

'

º�þgìç

&

íî

&

y®ïð

&

ñòóô

&

]ÿ

'

þgõ�

'

þg�ûü

'

!"

'

ág

'

#±g

h

%

$%&'(Ð)*+øç,�óà

'

º���

%

#+&"

º�-.n<:/%Ir®01â

%

$"

*789:

&

;<=>?

$+!"

2â345678P*ó

&

ó9:µ;<�:�E=

%

$+#"

Ç2â48>;?�Á@®<:q¾

'

A�BCDº�

%

ED®1âF

1

ê;;G½m

H<:ÌIJD

'

º��eK1L:

%

®M³N

'

-OsâP1

'

=�sÊ;D7Q

%

$+$"

2âs4:.

'

RSTír<

%

$+%"

2âs4º�UÚ`®<::z

'

R¾Ðy�º�VW4?�XYeXZ<:ó×[

%

<:®E]cdgh©Ò\ÉijklIrJK�5ºB

'

Á]^_º�`a

%

@ABC

( 2--2324

!"ð�bc'de

15

à

4

!"#$#%&''(ó×[

DEBF

(

!"#$#%&'+of

6-.'6-5'6-3

gh

G

44

H

( #-2-$0,12..36'0,1103,,'0,126013'0,12.6,7

'()*+,( 89:;;<9:;;+'):+=(

-../( >>9?*9+9:;;+'):+=(

-../( >>@@@+9:;;+'):+=(

lenovo
北航赠阅



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

lenovo
北航赠阅


	1802自然 - 副本
	2018北航学报自然版 第2期正
	1802中英目录
	BH正文1802-1
	BH正文1802-2
	BH正文1802-3
	BH正文1802-4
	BH正文1802-5
	BH正文1802-6
	BH正文1802-7
	BH正文1802-8
	BH正文1802-9
	BH正文1802-10
	BH正文1802-11
	BH正文1802-12
	BH正文1802-13
	BH正文1802-15
	BH正文1802-16
	BH正文1802-17
	BH正文1802-18
	BH正文1802-19
	BH正文1802-20
	BH正文1802-21
	BH正文1802-22
	BH正文1802-23
	FM3
	2018北航学报自然版 第2期背

	BH正文1802-杜家磊



