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基于振动特性的机场刚性道面传荷性能

张献民１，２，，刘小兰２，张子文１

（１．中国民航大学 机场学院，天津 ３００３００；　２．南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：接缝的传荷性能需定期检测以指导机场刚性道面的维护和使用，针对现有
检测方法（如落锤式弯沉仪）难以进行偏远山区和交通运输困难地区的机场测试问题，提出了

普通加载车辆跳车试验法，探究传力杆自身参数和道面结构参数对传荷性能和道面振动特性（基

频、幅值、相位差）的影响规律，找出主要影响因素为传力杆弹性模量和土基模量；建立多因素下

传荷性能和道面振动特性的定量关系，并通过室外试验验证该公式的准确性和方法的可行性。

关　键　词：传荷性能；基频；幅值；相位差；试验
中图分类号：Ｖ３５１．１１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１７８７１０

　　机场刚性道面的接缝处设置传力杆来降低道
面的整体沉降，但传力杆在反复荷载下自身会产

生疲劳破坏，导致传荷性能下降，引起道面沉陷、

错台等病害，影响飞机的安全，因此接缝传荷性能

和振动特性的检测对于指导道面的维护修补十分

重要
［１３］
。１９９１年，唐伯明和邓学钧［４］

基于落锤

式弯沉仪（ＦＷＤ）提出用挠度值评估传荷性能。
２００３年，Ｋｉｍ和 Ｈｊｅｌｍｓｔａｄ［５］通过数值模拟研究了

胎压、面板厚度、传力杆松动以及起落架构型对传

荷性能的影响。２００４年，元松［６］
研究了 ＦＷＤ半

正弦曲线荷载激励下刚性道面的动态响应，探讨

了板底脱空与传荷性能的作用机理。２００８年，锁
利军等

［７］
借助有限元软件分析了有无传力杆对

荷载应力和弯沉差的影响，以及不同地基模量和

传力杆直径对传荷效率的影响。２０１０年，周正峰
等

［８］
利用有限元软件建立了重型落锤式弯沉仪

（ＨＷＤ）作用下的挠度传荷系数与接缝刚度的相
互关系。２０１２年，刘旭峰［９］

借助 ＦＷＤ证实贫水

泥混凝土类基层的接缝传荷性能优于二灰稳定碎

石基层和水泥稳定碎石基层。２０１２年，李洛

克
［１０］
对接缝处传荷性能、偏位和松动进行了室内

足尺试验。２０１７年，王宇翔和袁捷［１１］
通过足尺

试验探讨了传力杆自身参数（如间距、直径、长

度、埋设）对传荷性能和传荷分配规律的影响。

尽管 ＦＷＤ在机场刚性道面传荷性能检测方
面应用广泛，但该设备体积笨重，运输费用昂贵，

难以对位于偏远山区和交通运输困难地区的机场

进行测试，为此本文采用理论分析、数值模拟和室

外试验的方法，用普通加载车辆的跳车试验替代

ＦＷＤ，分析动荷载下传力杆自身参数和道面结构
参数对传荷性能和振动特性的影响，建立多因素

下道面振动特性与传力杆传荷性能的关系，并通

过室外试验验证了本文方法的可行性和准确性。

１　理论分析

１．１　传荷性能评价
传荷性能是指受荷板通过传力杆向未受荷板

传递剪力，常用直接指标（荷载比）和间接指标

（应力比、应变比和挠度比）来评价
［１１］
。其中车

辆动荷载下受荷板与未受荷板的荷载比难以测

Administrator
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量，应力比和应变比测试耗财费力，挠度比测试便

捷准确、应用广泛。

Ｌｗ ＝
ＷＵ
ＷＬ
×１００％ （１）

式中：Ｌｗ为传荷系数；ＷＵ为未受荷板板边挠度；
ＷＬ为受荷板板边挠度。
１．２　动荷载模型

假定车辆模型左右两侧的轮胎受到的不平整

度激励是相同的，即车辆沿纵轴线为对称的，仅存

在垂直和俯仰方向的运动；同时将车辆的悬挂质

量分配系数假定为 １，认为前悬挂系统与后悬挂
系统的垂直运动为各自独立的；因此车辆模型可

以看作弹簧和阻尼连接的双质量块体系，即四分

之一车辆模型（见图 １）。图 １中：ｍｓ为车辆悬挂
部分质量；ｍｔ为车辆非悬挂部分质量；ｋｓ为车辆
悬挂部分的刚度系数；ｋｔ为车辆非悬挂部分的刚
度系数；ｃｓ为车辆悬挂部分的阻尼系数；ｃｔ为车辆
非悬挂部分的阻尼系数；ｚｓ为车辆悬挂部分的垂
直位移；ｚｔ为车辆非悬挂部分的垂直位移；ｚｗ为路
面不平整度。该模型不仅体现了车辆自身的特

征，表现了不同频域下的车辆响应，反映了车辆悬

挂系统的真实状况，而且模型参数赋值容易，计算

简单
［１２］
。

图 １　四分之一荷载模型

Ｆｉｇ．１　 Ａｑｕａｒｔｅｒｌｏａｄｍｏｄｅｌ

１．３　道面模型
因为弹性多层体系模型假设结构层材料为无

质量、均质、各向同性的线弹性体，以弹性模量 Ｅ、
泊松比 μ和密度 ρ表征其弹性性质；最下层位为
均质半无限体，其余层为等厚度层；层间接触的定

义能够保证各层间良好的传力作用和结合特性，

所以将刚性道面简化为弹性多层体系模型
［１３］
。

２　数值模拟

２．１　数值模型参数
基于 ＡＢＡＱＵＳ建立三维实体模型，每块水泥

混凝面板的尺寸为 ５ｍ×５ｍ×０．３５ｍ，基层的尺
寸为５ｍ×５ｍ×０．３ｍ，板与板间的接缝宽度为

１ｃｍ；通过大量的试算，确定土基厚度为 １０ｍ，整
个三维道面实体结构的平面尺寸为 ４５ｍ×１５ｍ。
具体的传力杆参数与道面结构参数

［１４］
如表 １所

示。用实体单元模拟横向接缝传力杆直径

３４ｍｍ、长度 ６００ｍｍ，纵向接缝拉杆直径 １４ｍｍ、
长度６００ｍｍ。

边界条件：沿道面板宽度方向设置ｘ、ｙ、ｚ３个
方向位移为零；沿道面板长度方向设置 ｘ方向位
移为零；土基底面设置ｘ、ｙ、ｚ３个方向的约束。接
触条件：传力杆与面层的一端用黏结模拟固定状

态，另一端用切向摩擦系数 ０．００５［１５］模拟自由滑
动；面层与基层接触参数取 １．５［１６］；基层与土基接
触设为完全接触。用后轴重１０ｔ、胎压０．７ＭＰａ，当
量单轮加载面积０．０７２ｍ２的加载车，采用阶跃式荷
载模拟跳车试验的冲击荷载；经试算确定跳车高度

９ｃｍ，行车速度１０ｍ／ｓ，荷载总作用时间０．０２ｓ［１７］。
表 １　传力杆和道面结构参数［１４］

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄｏｗｅｌｂａｒａｎｄ

ｐａｖｅｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［１４］

参　数
水泥混凝土

面层

水泥稳定

碎石基层
土　基 传 力 杆

弹性模量／ＭＰａ ３６０００ １５００ ８０ ２１００００

密度／（ｋｇ·ｍ－３） ２５００ ２０００ １８００ ７８５０

泊松比 ０．１５ ０．２５ ０．３５ ０．３０

２．２　传荷性能分析

２．２．１　传力杆参数对传荷性能影响

基于 ２．１节中的相关参数，传力杆直径从
３０ｍｍ变化到４０ｍｍ，间距为２ｍｍ时，传荷系数随
传力杆直径的变化规律如图 ２（ａ）所示。传荷系
数随着传力杆直径的增加而增加，由 ９０．４％变化
到９３．７％。传力杆长度从４５０ｍｍ变化到７００ｍｍ，
间距为５０ｍｍ时，传荷系数随传力杆长度的变化
规律如图 ２（ｂ）所示。传荷系数随传力杆长度的
变化规律与传力杆直径相同，但增长幅度较大，由

８９．９％变化到９３．９％。传力杆间距从 ２７０ｍｍ变
化到 ４７０ｍｍ，间距为 ４０ｍｍ时，传荷系数随传力
杆间距的变化规律如图 ２（ｃ）所示。传荷系数随
传力杆间距的增加而减小，由 ９４．４％变化到
８６．６％。传力杆弹性模量从 ２．１ＭＰａ变化到
２１００００ＭＰａ（即传力杆从失效到正常工作）时，传
荷系数随传力杆弹性模量的变化规律如图 ２（ｄ）
所示。传荷系数随传力杆弹性模量的增加而显著

增加，由７５．４％变化到９２．８％。因为传力杆直径
和长度增加，与面层接触面积增加，有利于荷载应

力扩散，提高了接缝传荷性能；传力杆间距增加，

单位面积内传力杆数量减少，不利于荷载应力扩

８８７１
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图 ２　传力杆参数对传荷性能的影响

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｏｗｅｌｂａｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎ

ｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒａｂｉｌｉｔｙ

散，减弱了接缝传荷性能；传力杆弹性模量增加，

提升接缝处的刚度，增强荷载应力扩散，提高了接

缝传荷性能。

２．２．２　道面结构参数对传荷性能影响
基于 ２．１节中的相关参数，面层厚度从

３００ｍｍ变化到 ５５０ｍｍ，间距为 ５０ｍｍ时，传荷系
数随面层厚度的变化规律如图 ３（ａ）所示。传荷
系数随面层厚度的增加而降低，由 ９３．６％变化到
９２．３％。面层弹性模量从２８ＧＰａ变化到４８ＧＰａ，间
距为 ４ＧＰａ时，传荷系数随面层弹性模量的变化
规律如图 ３（ｂ）所示。传荷系数随面层弹性模量
的增加而增加，由 ９０．７％变化到９４．５％。基层厚
度从２２０ｍｍ变化到４２０ｍｍ，间距为４０ｍｍ时，传
荷系数随基层厚度的变化规律如图 ３（ｃ）所示。
传荷系数随基层厚度的增加而增加，由 ９１．５％变
化到９３．５％。基层弹性模量从１３００ＭＰａ变化到
２３００ＭＰａ，间距为２００ＭＰａ时，传荷系数随基层弹
性模量的变化规律如图 ３（ｄ）所示。传荷系数随
基层弹性模量的增加而增加，由 ９０．９％变化到
９５．７％。土基弹性模量从４０ＭＰａ变化到５００ＭＰａ
时，传荷系数随土基弹性模量的变化规律如

图３（ｅ）所示。传荷系数随着土基弹性模量的增
加而显著降低，由 ９７．１％变化到７１．９％。因为面
层厚度增加，单位面积内传力杆数量减少，降低了

接缝处刚度，荷载应力扩散能力及接缝传荷性能；

而面层弹性模量、基层厚度和基层弹性模量增加

提高了接缝处刚度和传荷性能。由于接缝传荷能

力由传力杆传荷性能和道面结构支撑强度共同决

定，而且二者对接缝传荷性能的贡献是此消彼长，

所以随着土基弹性模量的增加，道面结构支撑强

度提高，受荷板和未受荷板的挠度差减小，传力

杆传荷性能对接缝传荷能力的贡献随着道面结

构支撑强度贡献值的增加而减弱。因此，实际

情况下要结合道面变形幅度值与传荷效率值综

合分析传力杆的力学性能。在地基强度较高且

满足加载效率情况下，实测道面变形幅度较小，

此时传荷系数较小并不意味着道面传力杆性能

下降。

２．３　道面振动特性分析
２．３．１　传力杆参数对道面振动特性影响

基于 ２．１节中的相关参数，传力杆直径从
３０ｍｍ变化到 ４０ｍｍ，间距为 ２ｍｍ时，道面板频
率、幅值、相位差随传力杆直径的变化规律如图 ４
所示。随着传力杆直径增加，道面频率增加，受荷

板与未受荷板幅值和相位差逐渐减小。传力杆长

度从４５０ｍｍ变化到７００ｍｍ，间距为５０ｍｍ时，道

９８７１
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图 ３　道面结构参数对传荷性能的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐａｖｅｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｏｎｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒａｂｉｌｉｔｙ

面板频率、幅值、相位差随传力杆长度的变化规律

如图５所示。随着传力杆长度增加，道面频率增
加，受荷板及未受荷板的幅值和相位差逐渐减小。

传力杆间距从 ２７０ｍｍ变化到 ４７０ｍｍ，间距为
４０ｍｍ时，道面板频率、幅值、相位差随传力杆间距的
变化规律如图６所示。随着传力杆间距增加，道面频
率减小，受荷板及未受荷板幅值和相位差逐渐增加。

传力杆弹性模量从２．１ＭＰａ变化到２１００００ＭＰａ时，
道面板频率、幅值、相位差随传力杆弹性模量的变

化规律如图 ７所示。随着传力杆弹性模量增加，
道面频率增加，受荷板及未受荷板幅值和相位差

显著减小。因为传力杆直径、长度和弹性模量增

加，增强接缝处刚度，导致道面板频率增加，荷载

应力扩散增强，受荷板及未受荷板的幅值和相位

差减小；传力杆间距增加，单位面积内传力杆数量

减少，接缝处刚度降低，导致道面板基频减低，荷载应

力扩散减弱，受荷板及未受荷板幅值和相位差增加。

２．３．２　道面结构参数对道面振动特性影响
基于２．１节参数，面层厚度从３００ｍｍ变化到

５５０ｍｍ，间距为５０ｍｍ时，道面板的频率、幅值、相
位差随面层厚度的变化规律如图８所示。随着面
层厚度增加，道面频率、受荷板及未受荷板的幅值

和相位差缓慢减小。面层弹性模量从 ２８ＧＰａ变
化到 ４８ＧＰａ，间距为 ４ＧＰａ时，道面板的频率、幅
值、相位差随面层弹性模量的变化规律如图 ９所
示。随着面层弹性模量增加，道面频率增加，受荷

板及未受荷板的幅值和相位差缓慢减小。基层厚

度从２２０ｍｍ变化到４２０ｍｍ，间距为４０ｍｍ时，道
面板的频率、幅值、相位差随基层厚度的变化规律

如图１０所示。随着基层厚度增加，道面频率增
加，受荷板及未受荷板的幅值和相位差缓慢减小。

基层弹性模量从 １３００ＭＰａ变化到 ２３００ＭＰａ，间
距为 ２００ＭＰａ时，道面板的频率、幅值、相位差随
基层弹性模量的变化规律如图 １１所示。随着基
层弹性模量增加，道面频率逐渐增加，受荷板及未

受荷板的幅值和相位差缓慢减小。土基弹性模量

从４０ＭＰａ变化到５００ＭＰａ时，道面板频率、幅值、
相位差随土基弹性模量的变化规律如图１２所示。
随着土基弹性模量增加，道面频率和受荷板与

未受荷板相位差显著增加，受荷板及未受荷板幅

值显著减小。因为面层厚度增加，削弱接缝处刚

度，降低道面板振动特性；面层弹性模量、基层厚

度和弹性模量增加，增强接缝处荷载应力扩散，提

高道面板频率，降低受荷板及未受荷板幅值和相

位差；土基弹性模量增加，增强整个道面结构的支

撑强度，提高道面板频率、受荷板及未受荷板相

０９７１
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图 ４　传力杆直径对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．４　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｏｗｅｌｂａｒｄｉａｍｅｔｅｒｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 ５　传力杆长度对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｏｗｅｌｂａｒｌｅｎｇｔｈｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 ６　传力杆间距对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｏｗｅｌｂａｒｄｉｓｔａｎｃｅｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 ７　传力杆弹性模量对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｏｗｅｌｂａｒｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｍｏｄｕｌｕｓｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

位差，降低受荷板及未受荷板幅值。

２．４　传荷性能与道面振动特性的关系
基于上述研究成果，进行未受荷板与受荷板

振动幅值比和相位差与传荷系数关系的研究。

Ｌｗ ＝２２．６１５Ａ
３－６０．０２９Ａ２＋５３．５１６Ａ－１５．１５６

　　Ｒ２ ＝０．９６９２ （２）

Ｌｗ ＝０．９８３２ｅ
－５．７６２ω

　　Ｒ２ ＝０．９８３６ （３）
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图 ８　面层厚度对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｕｒｆａｃｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 ９　面层弹性模量对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．９　 Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｕｒｆａｃｅｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｍｏｄｕｌｕｓｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 １０　基层厚度对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｂａｓｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 １１　基层弹性模量对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｂａｓｅｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｍｏｄｕｌｕｓｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

式中：Ａ为未受荷板与受荷板振动幅值比；ω为未 受荷板与受荷板相位差，（°）。
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图 １２　土基弹性模量对道面振动特性的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｏｉｌｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｍｏｄｕｌｕｓｏｎｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

３　室外试验

３．１　试验参数
根据１∶５的比例确定单块道面板的尺寸为

１ｍ×１ｍ×０．０７ｍ；同时选取传力杆的参数为：直
径７ｍｍ，长度１２ｃｍ，间距０．０６２ｍ；浇筑８块道面
板，如图１３所示，来消除边界约束条件的影响。

图 １３　试验模型

Ｆｉｇ．１３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌ

３．２　试验仪器
主要 的 试 验 仪 器 有：美 国 ＢＤＩＳＴＳＷＩＦＩ

ＳＴＲＵＣＴＵＲＡＬＴＥＳＴＩＮＧＳＹＳＴＥＭ系统、智能传感
器、位移百分表、磁性支座、无线数据传输节点、无

线数据传输基站、瞬干胶、扳手、米尺等。

３．３　试验方案和数据处理
１）静态加载
首先，用刚性横梁固定２块位移百分表，并将

其对称布置在水泥混凝土道面板；然后，通过加装

小车上的重物对道面板施加静态荷载（见图 １４）；
最后，借助位移百分表测定受荷板与未受荷板的

竖向位移，并计算道面板的传荷系数（见表２）。
２）动态加载
首先，将２个加速度传感器沿道面板接缝对

称布置，其中受荷板上的加速度传感器为 Ａ１０６３
和 Ａ１０５０，未受荷板上的加速度传感器为 Ａ１０４５

和 Ａ１０５８；然后，３０ｋｇ重物从３０ｃｍ高度处自由落
体对水泥混凝土道面板形成冲击荷载；接着，利用

加速度传感器分别采集受荷板与未受荷板的加速

度（见图１５）；最后，借助 ＭＡＴＬＡＢ软件对采集的
加速度信号进行频谱分析，得到受荷板与未受荷

板幅值（见图１６）。

图 １４　模型加载

Ｆｉｇ．１４　Ｍｏｄｅｌｌｏａｄ

表 ２　静态试验结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｔａｔｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

质量／
ｋｇ

受荷板

位移／ｍｍ
未受荷板

位移／ｍｍ
传荷系数／
％

传荷系数

均值／％

４８０ ０．２３２ ０．２２０ ９４．８

７２０ ０．３５５ ０．３３５ ９４．６ ９４．６

９６０ ０．４６３ ０．４３７ ９４．４

图 １５　数据采集与监测

Ｆｉｇ．１５　Ｄａｔａａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎａｎｄｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ
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图 １６　加速度频谱分析

Ｆｉｇ．１６　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒａａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

　　取幅值平均值为最终受荷板与未受荷板幅
值，由表３知，动态加载的未受荷板与受荷板幅值
比为９８．７３％，代入式（２）得传荷系数为９３．０７％，
与静态加载试验传荷系数误差为 １．６２％，说明用
普通加载车辆跳车试验替代 ＦＷＤ检测，不仅能够
反映道面振动特性，而且满足测试可行性和准

确性。

表 ３　动态试验结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

基频／

Ｈｚ

受荷板幅值／（１０－４ｇ） 未受荷板幅值／（１０－４ｇ）

Ａ１０６３Ａ１０５０平均值（Ａ１） Ａ１０４５ Ａ１０５８平均值（Ａ２）

１２．８４ ７．４９ ７．４７ ７．４８ ７．３９ ７．３８ ７．３８５

４　结　论
采用普通加载车辆跳车试验替代落锤式弯沉

仪测试的数值模拟结果表明：

１）随着传力杆直径、长度和弹性模量增加以
及间距减小，传荷性能和道面板频率增加，受荷板

及未受荷板的幅值和相位差降低。

２）随着面层弹性模量、基层厚度和弹性模量
增加，传荷性能和道面板频率增加，受荷板及未受

荷板的幅值和相位差降低；随着面层厚度减小，传

荷性能和道面板频率增加，受荷板和未受荷板的

幅值和相位差增加。

３）随着土基弹性模量增加，道面板频率增
加，受荷板及未受荷板的相位差增加，受荷板和未

受荷板的幅值和挠度差减小，传荷系数减小；但并

不意味着道面传力杆的传荷性能下降，只是传力

杆传荷性能对接缝传荷能力的贡献减小。因此，

实际情况下要结合道面变形幅度值与传荷效率值

综合分析传力杆的力学性能。

４）在传力杆自身参数和道面结构参数中，传
力杆弹性模量和土基弹性模量对传荷性能和道面

振动特性影响最为显著。

５）基于数值模拟结果建立了道面振动特性
（如受荷板和未受荷板的幅值和相位差）与传荷

性能的关系，并通过室外试验验证了普通加载车

辆跳车试验测试传荷性能的可行性，以及用道面

振动特性表征传荷性能的准确性。
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Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１３，３４（２）：３１６３２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］张献民，刘小兰，董倩．大型飞机 Ａ３８０８００在既有跑道起降

的适用性研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（９）：

１８１２１８１８．

ＺＨＡＮＧＸＭ，ＬＩＵＸＬ，ＤＯＮＧＱ．Ｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇａｄａｐｔａ

ｂｉｌｉｔｙｏｆＡ３８０８００ｌａｒｇｅａｉｒｃｒａｆｔｏｎｅｘｉｓｔｉｎｇｐａｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，

４２（９）：１８１２１８１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］高玉换．基于机场水泥混凝土道面板传荷性能的传力杆设

计研究［Ｄ］．天津：中国民航大学，２０１５：８３６．

ＧＡＯＹＨ．Ｄｅｓｉｇｎｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｄｏｗｅｌｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｉｒｐｏｒｔｃｅｍｅｎｔｃｏｎｃｒｅｔｅｐａｖｅｍｅｎｔ［Ｄ］．Ｔｉａｎｊｉｎ：

ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１５：８３６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］蒋应军，张伟宏．传力杆对接缝传荷能力及临界荷位处应力

的影响［Ｊ］．工程力学，２００９，２６（３）：２１２５．

ＪＩＡＮＧＹＪ，ＺＨＡＮＧＷ Ｈ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｏｗｅｌｂａｒｓｏｎｌｏａｄ

ｔｒａｎｓｆｅｒｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｅｓｓｅｓｉｎｃｅｍｅｎｔｃｏｎｃｒｅｔｅｐａｖｅ

ｍｅｎｔ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００９，２６（３）：２１２５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］中国民航机场建设集团公司．民用机场道面评价管理技术

规范：ＭＨ／Ｔ５０２４—２００９［Ｓ］．北京：中国民用航空局，２００９：

１５２１．

ＣｈｉｎａＡｉｒｐｏｒｔＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎＧｒｏｕｐＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ．Ｔｅｃｈｎｉｃａｌｓｐｅｃｉ

ｆｉｃａｔｉｏｎｓｏｆａｅｒｏｄｒｏｍｅｐａｖｅｍｅｎｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍａｎａｇｅｍｅｎｔ：ＭＨ／Ｔ

５０２４—２００９［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉ

ｎａ，２００９：１５２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］张献民，胡鹏．随机荷载作用下刚性路面动态响应研究

［Ｊ］．振动与冲击，２０１５，３４（１９）：１２６１３７．

ＺＨＡＮＧＸＭ，ＨＵＰ．Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｒｉｇｉｄｐａｖｅｍｅｎｔｕｎ

ｄｅｒｒａｎｄｏｍｌｏａｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＳｈｏｃｋ，２０１５，３４

（１９）：１２６１３７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张献民　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：场道

工程。

刘小兰　女，博士研究生。主要研究方向：场道工程。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

Ｒｉｇｉｄｐａｖｅｍｅｎｔｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒａｂｉｌｉｔｙｏｆａｉｒｐｏｒｔｂａｓｅｄｏｎ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ＺＨＡＮＧＸｉａｎｍｉｎ１，２，，ＬＩＵＸｉａｏｌａｎ２，ＺＨＡＮＧＺｉｗｅｎ１

（１．ＡｉｒｐｏｒｔＣｏｌｌｅｇｅ，ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００３００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＣｏｌｌｅｇｅ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒａｂｉｌｉｔｙｎｅｅｄｓｔｏｂｅｄｅｔｅｃｔｅｄｔｅｒｍｌｙｔｏｇｕｉｄｅｔｈｅｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅａｎｄｕｓａｇｅｏｆｃｏｎ
ｃｒｅｔｅｐａｖｅｍｅｎｔｏｆａｉｒｐｏｒｔ，ｗｈｉｌｅｕｓｉｎｇｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ（ｓｕｃｈａｓｆａｌｌｉｎｇｗｅｉｇｈｔｄｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｅｒ）ｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔ
ｔｏｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｉｒｐｏｒｔｔｅｓｔｉｎｇｉｎｒｅｍｏｔｅｍｏｕｎｔａｉｎａｒｅａｓａｎｄｔｈｅａｒｅａｓｗｈｅｒｅｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，
ａｂｕｍｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｃｏｍｍｏｎｖｅｈｉｃｌｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｏｗｅｌｂａｒａｎｄｐａｖｅｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒａｂｉｌｉｔｙａｎｄｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ（ｉ．ｅ．，ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ａｍ
ｐｌｉｔｕｄｅａｎｄｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ）．Ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｍｏｄｕｌｕｓｏｆｄｏｗｅｌｂａｒａｎｄｓｕｂｇｒａｄｅｍｏｄｕｌｕｓａｒｅ
ｔｈｅｍａｉｎｅｆｆｅｃｔｆａｃｔｏｒｓ．Ｔｈｅｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒａｂｉｌｉｔｙａｎｄｐａｖｅｍｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａ
ｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｃｔｏｒｓ，ａｎｄｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｆｏｒｍｕｌａｓａｎｄｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｂｕｍｐｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｏｕｔｄｏｏｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒａｂｉｌｉｔｙ；ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ；ａｍｐｌｉｔｕｄｅ；ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ；ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３０７１０：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３０７．０９４３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１１７８４５６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｕｃｚｘｍ＠１２６．ｃｏｍ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１７１１２１；录用日期：２０１８０３０２；网络出版时间：２０１８０５１０１１：１７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０４．１４４６．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１３７４０１２）；航空科学基金 （２０１６ＺＡ５１０１１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｄｏｎｇｃｈａｏｙａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：马鸣宇，董朝阳，王青，等．基于时变增益ＥＳＯ的多航天器ＳＯ（３）姿态协同控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４
（９）：１７９７１８０７．ＭＡＭＹ，ＤＯＮＧＣＹ，ＷＡＮＧＱ，ｅｔａｌ．ＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｎＳＯ（３）ｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈ
ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｇａｉｎＥＳＯ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１７９７１８０７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０７１９

基于时变增益 ＥＳＯ的多航天器
ＳＯ（３）姿态协同控制

马鸣宇１，２，董朝阳１，，王青３，周敏４

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．北京电子工程总体研究所，北京 １００８５４；

３．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３；　４．航天系统仿真重点实验室 北京仿真中心，北京 １００８５４）

　　摘　　　要：针对多航天器姿态协同控制问题，基于特殊正交群（ＳＯ（３））研究了存在干
扰情形下的控制设计方法。结合有向通信拓扑建立了多航天器 ＳＯ（３）模型，在此模型的基础
上提出了一种时变增益扩张状态观测器（ＥＳＯ）对系统的总干扰进行估计，削弱了常值增益
ＥＳＯ的峰化现象。利用相邻航天器的信息给出了旋转矩阵形式的协同指令，进一步基于
ＳＯ（３）方法设计了协同控制器。同时采用 ＥＳＯ的输出在所设计的控制器中对系统的干扰进
行补偿，从理论上给出了 ＥＳＯ的收敛性以及闭环系统的稳定性证明，保证多航天器系统能够
实现稳定协同。仿真结果验证了本文方法的有效性和快速性。

关　键　词：多航天器；协同控制；扩张状态观测器 （ＥＳＯ）；时变增益；特殊正交群
（ＳＯ（３））

中图分类号：Ｖ４４８；ＴＰ２７３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１７９７１１

　　多航天器姿态协同是指通过设计恰当的协同
控制律，利用航天器之间的信息交互使得各航天

器姿态保持一致。在航天器控制领域，姿态协同

具有广泛的应用前景。多颗小卫星通过对卫星间

的相对姿态进行协调，可以协同工作完成复杂的

任务，具有成本低、研制周期短、应用方式灵活等

优点
［１］
；在航天器交会对接、卫星捕获等航天作

业中，姿态协同也是一项关键技术，具有重要的研

究意义
［２３］
。因此，多航天器系统的协同控制问

题得到越来越多的重视和研究
［４６］
。

对于单个航天器的姿态控制问题，国内外学

者采用自适应控制
［７］
、鲁棒控制

［８］
、滑模控制

［９］

等多种方法进行了研究，取得了丰富的研究成果。

在上述方法中，航天器的姿态大多采用的是欧拉

角、四元数
［１０］
或罗格里德参数模型

［１１］
，在姿态运

动范围较小时可以取得良好效果，但仍存在一定

的局限性。欧拉角模型在姿态角全局范围变化时

会出现奇异，导致基于这种方法设计的控制器也

只适用于某个范围内；采用四元数进行姿态表示

的方法能够避免奇异，但其与旋转矩阵的映射不

具有唯一性，用于控制时可能导致姿态散开，引起

系统性能下降
［１２］
；罗格里德参数模型同样存在非

全局与不唯一性。为了解决这些问题，文献［１３
１４］提出了基于特殊正交群（ＳｐｅｃｉａｌＯｒｔｈｏｇｏｎａｌ
Ｇｒｏｕｐ，ＳＯ（３））的姿态建模与控制方法。ＳＯ（３）
与旋转矩阵是一一对应的，满足姿态描述的全局

性，相比传统区分通道分别设计的方法更为统一，

且不存在奇异问题。针对个体控制问题，ＳＯ（３）
方法已经取得了一定的研究和应用成果。文献

［１４１５］采用旋转矩阵对航天器姿态进行建模，克
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服了姿态展开现象。文献［１６］详细讨论了单刚
体的 ＳＯ（３）姿态跟踪控制问题，保证了系统的全
局指数稳定性。

另外，在实际复杂的环境中，航天器系统不可

避免地会受到干扰，而干扰会造成系统的稳定性

能和协同效果下降。文献［１７１８］分别考虑了存
在执行器安装偏差和不确定性情形，提出了航天

器鲁棒控制方法，属于对干扰的被动抑制。针对

干扰的主动抑制控制，以扩张状态观测器（Ｅｘ
ｔｅｎｄｅｄＳｔａｔｅＯｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）为核心的自抗扰控制
方法近年来得到越来越多的关注。ＥＳＯ将系统
的不确定性和干扰等效为总干扰，以其作为扩张

状态进行实时估计，进而在控制器设计中可以针

对系统的总干扰进行补偿，提高系统的抗干扰能

力。ＥＳＯ的稳定性分析相对复杂，目前主要基于
Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论开展。文献［１９］证明了可以通过
严格构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数完成对常值增益的线性
ＥＳＯ的收敛性分析。而对于非线性 ＥＳＯ则需要
假设 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数存在［２０］

，不便于控制器设计

和稳定性分析。因此在后续研究中，线性 ＥＳＯ已
经得到了一定的实际应用

［２１２３］
。但需要注意的

是，线性常值增益 ＥＳＯ在初值和系统初值不一致
时，经 常 会 出 现 峰 化 现 象 （ｐｅａｋｉｎｇｐｈｅｎｏｍｅ
ｎｏｎ）［２４２５］，对系统造成不利影响。

相比单个航天器，多航天器控制系统更为复

杂
［２６］
。而对于多航天器系统的 ＳＯ（３）建模、ＥＳＯ

设计以及协同控制问题，目前研究还比较有限。

除了个体动力学外，航天器之间的通信拓扑也会

对系统的整体行为产生影响。在多航天器ＳＯ（３）
控制中，需要根据拓扑结构设计恰当的 ＳＯ（３）形
式的协同指令。同时，由于 ＳＯ（３）模型中姿态采
用矩阵而非向量表示，因此针对 ＳＯ（３）模型的
ＥＳＯ也需要重新设计和分析。

考虑到上述问题，本文将 ＳＯ（３）姿态描述引
入到多航天器系统，结合航天器之间的有向通信

拓扑建立其协同控制模型。在此 ＳＯ（３）模型上
设计了一种时变增益 ＥＳＯ对系统的总干扰进行
估计，在保证观测误差收敛的同时，削弱常值 ＥＳＯ
的峰化现象。进一步，利用相邻航天器的信息构

造了 ＳＯ（３）形式的协同控制指令，并设计了对应
的协同控制器，从理论上证明了闭环系统的稳定

性，所提出的方法能够实现干扰情形下多航天器

系统的有效协同。以５个包含不同干扰和不确定
性的航天器系统进行了仿真，验证了理论分析

结果。

１　多航天器姿态模型建立
１．１　航天器姿态 ＳＯ（３）模型

在三维空间中，姿态代表了航天器本体坐标

系与惯性坐标系之间的旋转关系，而坐标系之间

的旋转变换可以用一个正交变换矩阵 Ｒ来表示，
所有的正交变换矩阵构成了 ＳＯ（３）群：
ＳＯ（３）＝｛Ｒ∈ Ｒ３×３ ＲＲＴ＝Ｉ３，ｄｅｔＲ＝１｝（１）

任意姿态都与特定矩阵 Ｒ∈ＳＯ（３）一一对
应。因此，可以考虑采用 ＳＯ（３）中对应的元素 Ｒ
来表示航天器的姿态。令 Ω＝［ω１　ω２　ω３］

Ｔ
，

定义运算

Ω∧ ＝

０ －ω３ ω２
ω３ ０ －ω１
－ω２ ω１









０

（２）

为 ｈａｔ映射。ｈａｔ映射的逆运算∨称为 ｖｅｅ映射，
其将任意三维反对称阵映射为三维向量，即

０ －ω３ ω２
ω３ ０ －ω１
－ω２ ω１









０

∨

＝［ω１　ω２　ω３］
Ｔ

（３）

在本文中，对于一般矩阵 Ｘ＝（ｘｉｊ）∈Ｒ
３×３
，

其 ｖｅｅ映射定义为 Ｘ∨ ＝１
２
［ｘ２１ －ｘ１２　ｘ１３ －ｘ３１

ｘ３２－ｘ２３］
Ｔ
。基于上述分析，考虑包含 Ｎ个航天器

的控制系统，建立航天器 ｉ的姿态动力学方程为
Ｒｉ ＝ＲｉΩ

∧
ｉ

（Ｊｉ＋ΔＪｉ）Ωｉ＋Ω
∧
ｉ（Ｊｉ＋ΔＪｉ）Ωｉ ＝τｉ＋ｄ

⌒{
ｉ

（４）
式中：Ωｉ∈Ｒ

３
为航天器的角速度；τｉ∈Ｒ

３
为航天

器的控制力矩；Ｊｉ为转动惯量；ΔＪｉ为转动惯量不

确定性；ｄ
⌒

ｉ为外部干扰力矩，ｉ＝１，２，…，Ｎ。
对式（４）进行展开后处理可得

ＪｉΩｉ＋Ω
∧
ｉＪｉΩｉ ＝τｉ＋ｄ

⌒

ｉ－ΔＪｉΩｉ－Ω
∧
ｉΔＪｉΩｉ

（５）

记 ｄｉ＝ｄ
⌒

ｉ－ΔＪｉΩｉ－Ω
∧
ｉΔＪｉΩｉ为不确定性、

干扰等引起的总干扰力矩，则系统模型式（４）
变为

Ｒｉ ＝ＲｉΩ
∧
ｉ

ＪｉΩｉ＋Ω
∧
ｉＪｉΩｉ ＝τｉ＋ｄ

{
ｉ

（６）

对于干扰 ｄｉ，有如下假设
［１９２０］

。

假设 １　存在常数 Ｍｄ＞０，使得 ｄｉ ＜Ｍｄ，
ｄｉ ＜Ｍｄ。
１．２　多航天器通信拓扑描述

在多航天器控制系统中，除了每个航天器自

８９７１
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　第 ９期 马鸣宇，等：基于时变增益 ＥＳＯ的多航天器 ＳＯ（３）姿态协同控制

身的动力学外，航天器之间的通信关系也会对协

同控制性能产生重要影响。本文的设计方法避免

了对系统全局信息的使用，同时考虑了通信传递

的方向性。本文采用图论相关理论对通信拓扑进

行描述，设 （
!

，， ）表示一个加权有向图，! 为

图的顶点集，为图的边集， ＝（珘ａｉｊ）Ｎ×Ｎ为图的邻

接矩阵。图的度矩阵 ＝ｄｉａｇ｛珘ｄ１，珘ｄ２，…，珘ｄＮ｝，珘ｄｉ＝

∑
ｊ∈"ｉ

珘ａｉｊ。图 的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵定义为 ＝ － 。

在协同控制问题中，若 珘ａｉｊ＞０，则表示边（ｊ，ｉ）∈ ，

即第 ｉ个航天器能够从第 ｊ个航天器获得信息，否
则 珘ａｉｊ＝０。进一步定义第 ｉ个航天器的邻居集为

"ｉ＝｛ｊ∈!

（ｊ，ｉ）∈ ｝。

本文研究的姿态协同控制目标可以表述为：

在存在干扰的情况下，考虑多航天器之间的有向

通信拓扑，设计 ＥＳＯ对干扰进行观测和补偿，
进而设 计 合 适 的 协 同 指 令 与 控 制 器，使 得

ｌｉｍ
ｔ→∞

Ｒｉ－Ｒｊ ＝０，ｉ，ｊ＝１，２，…，Ｎ。

２　线性时变增益 ＥＳＯ设计

针对第 ｉ个航天器展开 ＥＳＯ设计及收敛性分
析。考虑系统式（４），令 Ｘ１ｉ＝Ｒｉ，Ｘ２ｉ＝ＲｉΩ

∧
ｉ，

则有

Ｘ１ｉ ＝Ｘ２ｉ
Ｘ２ｉ ＝ ＲｉΩ

∧
ｉ ＋ＲｉΩ

∧
ｉ ＝ＲｉΩ

∧
ｉＲ

－１
ｉＲｉΩ

∧
ｉ ＋

　　ＲｉＪ
－１
ｉ（－Ω

∧
ｉＪｉΩｉ＋τｉ＋ｄｉ）

∧ ＝

　　Ｘ２ｉＲ
Ｔ
ｉＸ２ｉ－Ｘ１ｉＪ

－１
ｉ（Ω

∧
ｉＪｉΩｉ）

∧＋

　　Ｘ１ｉＪ
－１
ｉτ

∧
ｉ ＋Ｘ１ｉＪ

－１
ｉｄ

∧













ｉ

（７）

选取扩张状态 Ｘ３ｉ＝Ｄｉ＝Ｘ１ｉＪ
－１
ｉ ｄ

∧
ｉ，系统

式（７）就可以表示为
Ｘ１ｉ ＝Ｘ２ｉ
Ｘ２ｉ ＝ｆ（Ｘ１ｉ，Ｘ２ｉ）＋ｇ（Ｘ１ｉ）τ

∧
ｉ ＋Ｘ３ｉ

Ｘ３ｉ ＝ Ｄ
{

ｉ

（８）

式中：Ｘ１ｉ，Ｘ２ｉ，Ｘ３ｉ∈Ｒ
３×３
；ｇ（Ｘ１ｉ）＝Ｘ１ｉＪ

－１
ｉ ；ｆ（Ｘ１ｉ，

Ｘ２ｉ）＝Ｘ２ｉＸ
Ｔ
１ｉＸ２ｉ－Ｘ１ｉＪ

－１
ｉ （Ｘ

Ｔ
１ｉＸ２ｉＪｉ（Ｘ

Ｔ
１ｉＸ２ｉ）

∨）∧。

对于式（８）所示系统，考虑设计以下形式
的 ＥＳＯ：

Ｘ
·

１ｉ ＝Ｘ２ｉ＋Ｌ１ｉ（ｔ）［Ｘ１ｉ－Ｘ１ｉ］

Ｘ
·

２ｉ ＝ｆ（Ｘ１ｉ，Ｘ２ｉ）＋ｇ（Ｘ１ｉ）τ
∧
ｉ ＋

　　 Ｘ３ｉ＋Ｌ２ｉ（ｔ）［Ｘ１ｉ－Ｘ１ｉ］

Ｘ
·

３ｉ ＝Ｌ３ｉ（ｔ）［Ｘ１ｉ－Ｘ１ｉ













］

（９）

式中：Ｌｋｉ（ｔ）＝ｄｉａｇ｛ｌｋｉ（ｔ），ｌｋｉ（ｔ），ｌｋｉ（ｔ）｝，ｌｋｉ（ｔ）为

时变增益系数，ｋ＝１，２，３。
根据 ＳＯ（３）的性质，有 Ｘ１ｉ ＝１。
假设 ２　存在常数 Ｍ＞０，使得 Ｘ２ｉ ≤Ｍ，

Ｘ１ｉ≤Ｍ，Ｘ２ｉ≤Ｍ。

定义观测误差 Ｚｋｉ＝Ｘｋｉ－Ｘｋｉ，ｋ＝１，２，３，则误
差系统可以表示为

Ｚ１ｉ ＝Ｚ２ｉ－Ｌ１ｉ（ｔ）Ｚ１ｉ
Ｚ２ｉ ＝Ｚ３ｉ－Ｌ２ｉ（ｔ）Ｚ１ｉ

Ｚ３ｉ ＝－Ｌ３ｉ（ｔ）Ｚ１ｉ＋珔ｄ
·{
ｉ

（１０）

系统式（１０）对于 Ｚｋｉ的每一个行向量而言是

解耦的，记 ｚ（ｊ）ｋｉ为 Ｚｋｉ的第 ｊ个行向量，则有
ｚ（ｊ）１ｉ
ｚ（ｊ）２ｉ
ｚ（ｊ）３











ｉ

＝Ａｉ（ｔ）

ｚ（ｊ）１ｉ
ｚ（ｊ）２ｉ
ｚ（ｊ）３











ｉ

＋ｂ 珔ｄ
·

ｊｉ （１１）

式中：珔ｄ
·

ｊｉ为 Ｄｉ的第 ｊ个行向量。

Ａｉ（ｔ）＝

－ｌ１ｉ（ｔ） １ ０

－ｌ２ｉ（ｔ） ０ １

－ｌ３ｉ（ｔ）









０ ０

ｂｉ ＝










０
０
１
为了分析系统式（１１）的稳定性，将其转换为

标准型：

ζｊｉ ＝Ａｃｉ（ｔ）ζｊｉ＋ｂｃｉ 珔ｄ
·

ｊｉ　　ｊ＝１，２，３ （１２）

式中：

Ａｃｉ（ｔ）＝

０ １ ０

０ ０ １

－ａ１ｉ（ｔ） －ａ２ｉ（ｔ） －ａ３ｉ（ｔ











）

ｂｃｉ ＝










０

０

１

其中：ａｋｉ（ｔ）为与 ｌｋｉ（ｔ）有关的函数，且满足以下
假设。

假设３　ａｋｉ（ｔ）有界且三阶连续可导，ｋ＝１，
２，３。

系统式（１１）的可控性矩阵记为 Ｕｉ（ｔ）＝
［ｐ１ｉ（ｔ）　ｐ２ｉ（ｔ）　ｐ３ｉ（ｔ）］，ｐ１ｉ（ｔ）＝ｂｉ，ｐ２ｉ（ｔ）＝
－Ａｉ（ｔ）ｐ１ｉ（ｔ）＋ｐ１ｉ（ｔ），ｐ３ｉ（ｔ）＝－Ａｉ（ｔ）ｐ２ｉ（ｔ）＋
ｐ２ｉ（ｔ）。根据 Ａｉ（ｔ）和 ｂｉ的表达式可知：

Ｕｉ（ｔ）＝
０ ０ １
０ －１ ０







１ ０ ０

（１３）

９９７１
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同理，与系统式（１２）对应的可控性矩阵为

Ｕｃｉ（ｔ）＝

０ ０ １
０ －１ －ａ３ｉ（ｔ）

１ ａ３ｉ（ｔ） －ａ２ｉ（ｔ）＋ａ
２
３ｉ（ｔ）＋ａ３ｉ（ｔ









）

（１４）
则系统式（１１）到系统式（１２）的坐标变换矩阵为
Ｆｉ（ｔ）＝Ｕｃｉ（ｔ）Ｕ

－１
ｉ（ｔ）＝

１ ０ ０
－ａ３ｉ（ｔ） １ ０

－ａ２ｉ（ｔ）＋ａ
２
３ｉ（ｔ）＋ａ３ｉ（ｔ） －ａ３ｉ（ｔ）









１

（１５）

根据假设３，Ｆ－１ｉ （ｔ）存在且有界，可以求出：

Ｆ－１ｉ（ｔ）＝
１ ０ ０

ａ３ｉ（ｔ） １ ０

ａ２ｉ（ｔ）－ａ３ｉ（ｔ） ａ３ｉ（ｔ）









１

（１６）

进一步，在系统式（１１）中令珔Ｚｊｉ＝［（ｚ
（ｊ）
１ｉ）

Ｔ　

（ｚ（ｊ）２ｉ）
Ｔ　（ｚ（ｊ）３ｉ）

Ｔ
］
Ｔ
。根据 ζｊｉ＝Ｆｉ（ｔ）珔Ｚｊｉ可得

Ａｉ（ｔ）＝Ｆ
－１
ｉ（ｔ）（Ａｃｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）－Ｆｉ（ｔ））

ｂｉ ＝Ｆ
－１
ｉ（ｔ）ｂｃ

{
ｉ

（１７）

由 Ｆｉ（ｔ）、ｂｉ和 ｂｃｉ的表达式以及式（１７）中的
第１个式子可以得出：
ｌ１ｉ（ｔ）＝ａ３ｉ（ｔ）

ｌ２ｉ（ｔ）＝ａ２ｉ（ｔ）－２ａ３ｉ（ｔ）

ｌ３ｉ（ｔ）＝ａ１ｉ（ｔ）＋ａ̈３ｉ（ｔ）－ａ２ｉ（ｔ
{

）

（１８）

由式（１８）可知，ｌｋｉ（ｔ）能够表示为 ａｋｉ（ｔ）的函
数，即可以通过设计 ａｋｉ（ｔ）来保证系统式（１２）稳
定，进而保证 ＥＳＯ的稳定性。在确定合适的
ａｋｉ（ｔ）后，ＥＳＯ的参数也随之确定。于是，考虑与
系统式（１２）对应的 ＰＤ特征值和 ＳＤ特征值分别
为 ρｋｉ（ｔ）和μｋｉ（ｔ）

［２５，２７］
，定义：

Ｔ０ｉ（ｔ）＝Ｔ１ｉ（ｔ）＝１ （１９）

Ｔ２ｉ（ｔ） [＝
１ １

ρ１ｉ（ｔ） ρ２ｉ（ｔ ]） （２０）

Ｔ３ｉ（ｔ）＝
１ １ １
ρ１ｉ（ｔ） ρ２ｉ（ｔ） ρ３ｉ（ｔ）

ρ１ｉ（ｔ）＋ρ
２
１ｉ（ｔ） ρ２ｉ（ｔ）＋ρ

２
２ｉ（ｔ） ρ３ｉ（ｔ）＋ρ

２
３ｉ（ｔ









）

（２１）
则有如下关系成立：

μｋｉ（ｔ）＝ρｋｉ（ｔ）＋Γ
·

ｋｉ（ｔ）／Γｋｉ（ｔ）－

　　 Γ
·

（ｋ－１）ｉ（ｔ）／Γ（ｋ－１）ｉ（ｔ）

κｉｋ，ｊ（ｔ）＝κ
ｉ
ｋ－１，ｊ（ｔ）－μ

ｉ
ｋ（ｔ）κ

ｉ
ｋ－１，ｊ（ｔ）＋κ

ｉ
ｋ－１，ｊ－１（ｔ

{
）

（２２）
式中：ｋ，ｊ＝１，２，３；κｎ，０（ｔ）＝０，κｎ，ｎ＋１（ｔ）＝０，ｎ＝

０，１，２；Γ２ｉ（ｔ）和 Γ３ｉ（ｔ）分别为 Ｔ２ｉ（ｔ）和Ｔ３ｉ（ｔ）对
应的行列式。根据式 （２２）可以递推计算出
ａ１ｉ（ｔ）＝κ

（ｉ）
３，１（ｔ），ａ２ｉ（ｔ）＝ κ

ｉ
３，２（ｔ），ａ３ｉ（ｔ）＝

κｉ３，１（ｔ）。因此，对于观测器参数 ｌｋｉ（ｔ）的选择可以
转化为对 ρｋｉ（ｔ）的设计。

引理１　设 ρｋｉ（ｔ）为实数且满足如下条件：
１）ρｋｉ（ｔ）有界且三阶连续可导；
２）由式（１９）～式（２２）得到的 ａｋｉ（ｔ）满足假

设３；
３）存在常数 ｃ＞０，使得 ρｋｉ（ｔ）≤ －ｃ＜０。
则系统 χｉ＝Ａｉ（ｔ）χｉ和 χｃｉ＝Ａｃｉ（ｔ）χｃｉ是指数

稳定的。

证明　根据条件 １）～３）可知，Ｔ３ｉ（ｔ）非奇异

且连续可导，记 χｚｉ＝Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）χｃｉ，则有

χｚｉ ＝Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）χｃｉ＋Ｔ

－１
３ｉ（ｔ）χｃｉ ＝（Ｔ

－１
３ｉ（ｔ）＋

　　Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ａｃｉ（ｔ））Ｔ３ｉ（ｔ）χｚｉ ＝Ａｚｉ（ｔ）χｚｉ （２３）
式中：Ａｚｉ（ｔ）＝ｄｉａｇ｛ρ１ｉ（ｔ），ρ２ｉ（ｔ），ρ３ｉ（ｔ）｝。根据

条件３），选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ１（χｚｉ）＝χ
Ｔ
ｚｉχｚｉ，对其

求导数可得

Ｖ
·

１（χｚｉ）＝２χ
Ｔ
ｚｉＡｚｉχｚｉ≤－２ｃχｚｉ

２ （２４）

即证明了 χｚｉ是指数稳定的。设 χｚｉ＝Ａｚｉχｚｉ的
状态转移矩阵为 Φｚｉ（ｔ，ｔ０），存在常数 ｋ１ ＞０和

ｋ２＞０，使得 Φｚｉ（ｔ，ｔ０）≤ｋ１ｅ
－ｋ２（ｔ－ｔ０），ｔ≥ｔ０。

考虑 χｃｉ和 χｉ系统的状态转移矩阵分别为
Φχｃｉ（ｔ，ｔ０）和 Φχｉ（ｔ，ｔ０），同理可得

Φχｃｉ（ｔ，ｔ０） ＝ Ｔ３ｉ（ｔ）Φｚｉ（ｔ，ｔ０）Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）≤

　　 Ｔ３ｉ（ｔ） Ｔ－１３ｉ（ｔ） Φｚｉ（ｔ，ｔ０） （２５）

Φχｉ（ｔ，ｔ０） ＝ Ｆ－１ｉ（ｔ）Φｃｉ（ｔ，ｔ０）Ｆｉ（ｔ）≤

　　 Ｆｉ（ｔ） Ｆ－１ｉ（ｔ） Φｃｉ（ｔ，ｔ０） （２６）

由于 Ｔ３ｉ（ｔ）、Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）、Ｆｉ（ｔ）、Ｆ

－１
ｉ （ｔ）均存在且

连续有界，因此存在常数 ｋ３＞０和 ｋ４＞０，使得：

Φχｃｉ（ｔ，ｔ０）≤ ｋ３ｅ
－ｋ２（ｔ－ｔ０） （２７）

Φχｉ（ｔ，ｔ０）≤ ｋ４ｅ
－ｋ２（ｔ－ｔ０） （２８）

从而证明了 χｉ和 χｃｉ是指数稳定的。 证毕

在此基础上，关于观测误差的稳定性有如下

定理成立。

定理 １　若 ρｋｉ（ｔ）≤ －
ｃ１
ε
＜０且满足引理 １

中的条件，其中 ｃ１＞０，０＜ε１，记 Ｚｉ（ｔ）＝［Ｚ
Ｔ
１ｉ

ＺＴ２ｉ　Ｚ
Ｔ
３ｉ］

Ｔ
，则有ｌｉｍ

ｔ→∞
Ｚｉ（ｔ） ＝Ｏ（ε）。

证明　考虑对称正定矩阵 Ｐｚｉ（ｔ）＝（Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）·

Ｆｉ（ｔ））
Ｔ
（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）），结合引理 １中的条件，

Ｐｚｉ（ｔ）有界连续可导。定义变量 χｚｉ＝Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）χｃｉ＝

Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）χｉ，对其求导数得到关系式：

００８１
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χｚｉ ＝
ｄ（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））

ｄｔ χｉ＋Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）χｉ ＝

　　Ａｚｉ（ｔ）χｚｉ （２９）
式中：

Ａｚｉ（ｔ）＝

　　 ｄ（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））
ｄｔ

＋Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）Ａｉ（ｔ[ ]）·
　　（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））

－１
（３０）

由此可知：

Ｐｚｉ（ｔ）＋Ｐｚｉ（ｔ）Ａｉ（ｔ）＋Ａ
Ｔ
ｉ（ｔ）Ｐｚｉ（ｔ）＝

　　２
ｄ（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））

Ｔ

ｄｔ
（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））＋

　　２（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））
Ｔ
（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））Ａｉ（ｔ）＝

　　２（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））
ＴＡｚｉ（ｔ）Ｔ

－１
３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ） （３１）

令ｚｉｋｊ＝［（ｚ
（ｋ，ｊ）
１ｉ ）

Ｔ　（ｚ（ｋ，ｊ）２ｉ ）
Ｔ　（ｚ（ｋ，ｊ）３ｉ ）

Ｔ
］
Ｔ
，

ｚｉｄ，ｋｊ＝［０　０　珔ｄ
·
（ｋ，ｊ）
ｉ ］

Ｔ
，ｚ（ｋ，ｊ）１ｉ 、ｚ

（ｋ，ｊ）
２ｉ 、ｚ

（ｋ，ｊ）
３ｉ 、珔ｄ

·
（ｋ，ｊ）
ｉ 分别

表示 Ｚ１ｉ、Ｚ２ｉ、Ｚ３ｉ、Ｄｉ中对应第（ｋ，ｊ）个元素，ｋ，ｊ＝
１，２，３。结合引理 １中对系统式（１１）的分析，选
取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为 Ｖ２（ｚ

ｉ
ｋｊ）＝（ｚ

ｉ
ｋｊ）

ＴＰｚｉ（ｔ）ｚ
ｉ
ｋｊ，并求

得其沿时间 ｔ的导数：

Ｖ
·

２（ｚ
ｉ
ｋｊ）＝２（ｚ

ｉ
ｋｊ）

Ｔ
（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））

Ｔ
·

　　Ａｚｉ（ｔ）Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）ｚ

ｉ
ｋｊ＋２（ｚ

ｉ
ｋｊ）

ＴＰｚｉ（ｔ）ｚ
ｉ
ｄ，ｋｊ

（３２）
易知存在常数 ｃ２＞０，使得

（ｚｉｋｊ）
Ｔ
（Ｔ－１３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ））

ＴＡｚｉ（ｔ）Ｔ
－１
３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）ｚ

ｉ
ｋｊ≤

　　 －
ｃ２
ε Ｔ

－１
３ｉ（ｔ）Ｆｉ（ｔ）ｚ

ｉ
ｋｊ
２ ＝－

ｃ２
ε
（ｚｉｋｊ）

ＴＰｚｉ（ｔ）ｚ
ｉ
ｋｊ

（３３）
再根据 Ｐｚｉ（ｔ）的性质可知，存在正常数 ｃ３、ｃ４

和 ｃ５使得：

ｃ３ 珋ｚｉｋｊ
２≤ 珋ｚＴｋｊＰｚｉ（ｔ）ｚ

ｉ
ｋｊ≤ ｃ４ 珋ｚｉｋｊ

２

Ｐｚｉ（ｔ）≤ ｃ
{

５

（３４）

从而有

Ｖ
·

２（ｚ
ｉ
ｋｊ）≤－

２ｃ２ｃ３
ε

珋ｚｉｋｊ
２＋２ｃ５ ｚｉｋｊ ｚｉｄ，ｋｊ （３５）

进一步，由于 Ｚｉ为矩阵，因此考虑将 Ｚｉ拉直

后重新排列。记ｚｉ＝（ｚ
（ｊ）
ｉ ），ｚ

（ｊ）
ｉ ＝［（ｚ

ｉ
１ｊ）

Ｔ　（ｚｉ２ｊ）
Ｔ

（ｚｉ３ｊ）
Ｔ
］
Ｔ
，ｚｄｉ＝（ｚ

（ｊ）
ｄｉ），ｚ

（ｊ）
ｄｉ ＝［ｚ

Ｔ
ｄｉ，１ｊ　ｚ

Ｔ
ｄｉ，２ｊ　ｚ

Ｔ
ｄｉ，３ｊ］

Ｔ
，

ｊ＝１，２，３。选取对应的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为 Ｖ３（ｚｉ）＝

ｚＴｉＰｉ（ｔ）ｚｉ，Ｐｉ（ｔ）＝ｄｉａｇ｛Ｐｚｉ（ｔ），…，Ｐｚｉ（ｔ）｝，结合
式（３５）可得

Ｖ
·

３（ｚｉ）≤－
２ｃ２ｃ３
ε ｚｉ

２＋２ｃ５ 珋ｚｉ 珋ｚｄｉ （３６）

根据 ｈａｔ变换的性质，有 ｄ∧ｉ 槡＝２ ｄｉ，进一
步由假设１可知：

ｚｄｉ ＝
槡

１
２
Ｄｉ ＝

槡

１
２
Ｘ２ｉＪ

－１
ｉｄ

∧
ｉ ＋Ｘ１ｉＪ

－１
ｉ
ｄ∧ｉ ≤ ＭΔ

（３７）

式中：ＭΔ＝
Ｍｄ（Ｍ＋１）
λ２ｉ

，λ２ｉ为 Ｊｉ的最小特征值。

将式（３７）代入式（３６），则有

Ｖ
·

３（ｚｉ）≤－
２ｃ２ｃ３
ε ｚｉ

２＋２ｃ５ＭΔ ｚｉ≤

　　 －
２ｃ２ｃ３
εｃ４
Ｖ３（ｚｉ）＋２

ｃ槡３

ｃ３
ｃ５ＭΔ Ｖ３（ｚｉ槡 ） （３８）

同时，根据
ｄ
ｄｔ

Ｖ３（ｚｉ槡 ）＝ １

２ Ｖ３（ｚｉ槡 ）
·
ｄ
ｄｔ
Ｖ３（ｚｉ），

有如下关系：

ｄ
ｄｔ

Ｖ３（ｚｉ槡 ）≤－
ｃ２ｃ３
εｃ４

Ｖ３（ｚｉ槡 ）＋
ｃ槡３

ｃ３
ｃ５ＭΔ （３９）

最终得到

ｚｉ（ｔ）≤
Ｖ３（ｚｉ（ｔ））
ｃ槡 ３

≤
Ｖ３（ｚｉ（０））
ｃ槡 ３

ｅ－
ｃ
２
ｃ
３

εｃ４
ｔ＋

　　
ｃ５ＭΔ
ｃ３∫

ｔ

０
ｅ－
ｃ２ｃ３
εｃ４（ｔ－ｓ）ｄｓ （４０）

根据式（４０）易知，当 ｔ→∞时， ｚｉ（ｔ）→
Ｏ（ε），即 Ｚｉ（ｔ）→Ｏ（ε）。 证毕

注１　定理１在引理 １的基础上分析了时变
增益 ＥＳＯ的收敛性。若 ρｋｉ（ｔ）取 １／ε的同阶量，
则观测误差有界且趋于 ε的同阶量。同时，在

ρｋｉ（ｔ）确定后，通过式（１８）和式（２２）可以计算得

到 ＥＳＯ增益 ｌｋｉ（ｔ）。

３　ＳＯ（３）协同控制器设计

本节首先对 ＳＯ（３）中姿态误差定义以及协
同指令进行推导。在基于 ＳＯ（３）的控制方法中，
姿态由 Ｒ∈ＳＯ（３）来表示，对于每个航天器 ｉ，设
协同指令 Ｒｄｉ＝［ｂ

（１）
ｄｉ　ｂ

（２）
ｄｉ　ｂ

（３）
ｄｉ］。由于 Ｒｄｉ是正

交矩阵，在［ｂ（１）ｄｉ　ｂ
（２）
ｄｉ 　ｂ

（３）
ｄｉ］中给定其中 ２个变

量后，可以由正交性计算出第 ３个变量。因此，
Ｒｄｉ的设计包含 ２个自由度。由于在协同控制系
统中，每个航天器只能获得其相邻航天器的状态

信息，所以在协同指令设计时也需要考虑通信拓

扑结构。为此，本文设计的协同指令 ｂ（１）ｄｉ、ｂ
（２）
ｄｉ 和

ｂ（３）ｄｉ如下：

ｂ（１）ｄｉ ＝ｂ
（２）
ｄｉ ×ｂ

（３）
ｄｉ （４１）

ｂ（２）ｄｉ ＝
ｂ（３）ｄｉ ×∑

ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（１）
ｊ

ｂ（３）ｄｉ ×∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（１）
ｊ

（４２）

１０８１
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ｂ（３）ｄｉ ＝
∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（３）
ｊ

∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（３）
ｊ

（４３）

在姿态指令信号 Ｒｄｉ的基础上，定义 ＳＯ（３）中
的相对姿态误差和角速度误差分别为

ｅＲｉ ＝
１
２
（ＲＴｄｉＲｉ－Ｒ

Ｔ
ｉＲｄｉ）

∨ （４４）

ｅΩｉ ＝Ωｉ－Ｒ
Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ （４５）

同时，根据 Ｒｄｉ的性质有 Ｒ
Ｔ
ｄｉＲｄｉ＝Ｉ３，等式两边

同时对 ｔ求导可得 ＲＴｄｉ＝－Ｒ
Ｔ
ｄｉ
ＲｄｉＲ

Ｔ
ｄｉ。于是

ｄ
ｄｔ
（ＲＴｄｉＲｉ）＝Ｒ

Ｔ
ｄｉ
Ｒｉ＋Ｒ

Ｔ
ｄｉＲｉ ＝

　　ＲＴｄｉ［Ｒｉ－Ｒｄｉ（Ｒ
Ｔ
ｄｉＲｉ）］＝

　　ＲＴｄｉＲｉ［Ωｉ－Ｒ
Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ］

∧ ＝（ＲＴｄｉＲｉ）ｅ
∧
Ωｉ
（４６）

根据式（４５）和式（４６），航天器 ｉ的误差方程
可以表示为

ＪｉｅΩｉ ＝ＪｉΩｉ－Ｊｉ
ｄ
ｄｔ
（ＲＴｉＲｄｉ）Ωｄｉ＋Ｒ

Ｔ
ｉＲｄｉΩｄ[ ]ｉ ＝

　　ＪｉΩｉ－Ｊｉ［（Ω
Ｔ
ｄｉＲ

Ｔ
ｄｉＲｉｅ

∧
Ωｉ
）
Ｔ＋ＲＴｉＲｄｉΩｄｉ］＝

　　ＪｉΩｉ＋Ｊｉ（Ω
∧
ｉＲ

Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ－Ｒ

Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ）＝

　　τｉ－Ω
∧
ｉＪｉΩｉ＋ｄｉ＋

　　Ｊｉ（Ω
∧
ｉＲ

Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ－Ｒ

Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ） （４７）

得到 ＳＯ（３）姿态指令和姿态误差模型后，进
一步设计航天器协同控制器以完成对指令的跟

踪，同时实现姿态一致。同时，考虑 ＥＳＯ输出的
扩张状态Ｘ３ｉ，由于 Ｘ３ｉ＝Ｘ１ｉＪ

－１
ｉ ｄｉ，则可以得到干

扰观测值 ｄ^ｉ＝（ＪｉＸ
Ｔ
１ｉＸ３ｉ）

∨，并在控制器中进行补

偿。因此，对于航天器 ｉ，其姿态控制输入设计为
τｉ ＝τ０ｉ－ｄ^ｉ ＝－ｋＲｉｅＲｉ－ｋΩｉｅΩｉ＋Ω

∧
ｉＪｉΩｉ－

　　Ｊｉ（Ω
∧
ｉＲ

Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ－Ｒ

Ｔ
ｉＲｄｉΩｄｉ）－ｄ^ｉ （４８）

４　闭环系统协同控制稳定性分析

定理 ２　在时变增益 ＥＳＯ式（９）和控制律
式（４８）的作用下，多航天器系统能够实现有效的姿
态协同，闭环系统一致最终有界稳定，且稳定的界

为 Ｏ（槡ε）。
证明　选取闭环系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ５（ηｉ）＝Ｖ３（ｚｉ）＋Ｖ４（ｅＲｉ，ｅΩｉ） （４９）

式中：ηｉ＝［ｚ
Ｔ
ｉ　 ｅ

Ｔ
ｉ］

Ｔ
，ｅｉ＝［ｅＲｉ 　 ｅΩｉ ］

Ｔ
；

Ｖ４（ｅＲｉ，ｅΩｉ）＝
１
２
ｅＴΩｉＪｉｅΩｉ＋ｃ６ｅＲｉｅΩｉ＋ｋＲｉΨ（Ｒｉ，

Ｒｄｉ），ｃ６ 为正常数，且满足 ｃ６ {＜ｍｉｎ ２λ１ｉｋＲ槡 ｉ
，

４ｋＲｉｋΩｉλ
２
１ｉ

λ２ｉｋ
２
Ωｉ
＋４λ２１ｉｋＲｉ

，
ｋΩｉ}２ ，λ１ｉ和 λ２ｉ分别为 Ｊｉ的最大和

最小特征值，Ψ（Ｒｉ，Ｒｄｉ）＝
１
２
ｔｒ［Ｉ３－Ｒ

Ｔ
ｄｉＲｉ］。

首先证明 Ｖ４的正定性。易知

Ψ（Ｒｉ，Ｒｄｉ）≥
１
２ ｅＲｉ

２ （５０）

ｅＴΩｉＪｉｅΩｉ≥ λ１ｉ ｅΩｉ
２ （５１）

ｃ６ｅ
Ｔ
Ｒｉ
ｅΩｉ≥－ｃ６ ｅＲｉ ｅΩｉ （５２）

根据条件 ｃ６＜ ２λ１ｋＲ槡 ｉ
可知 Ｖ４是正定的：

Ｖ４≥
１
２
ｅＴｉ
ｋＲｉ －ｃ６
－ｃ６ ２λ１[ ]

ｉ

ｅｉ ＞０ （５３）

进一步，考虑式（４９）中 Ψ（Ｒｉ，Ｒｄｉ）对时间 ｔ
的导数：

ｄ
ｄｔΨ
（Ｒｉ，Ｒｄｉ）＝ｔｒ［Ｒ

Ｔ
ｄｉＲｅ

∧
Ωｉ
］＝

　　 １
２
ｔｒ［ｅ∧ＴΩｉ（Ｒ

Ｔ
ｄｉＲｉ－ＲｄｉＲ

Ｔ
ｉ）］＝

　　 １
２
ｔｒ［ｅ∧ＴΩｉｅ

∧
Ｒｉ
］＝ｅＴＲｉｅΩｉ （５４）

而 Ｖ５（ηｉ）中 ｃ６ｅ
Ｔ
Ｒｉ
ｅΩｉ沿时间 ｔ的导数为

ｄ
ｄｔ
（ｃ６ｅ

Ｔ
Ｒｉ
ｅΩｉ）＝ｃ６ｅ

Ｔ
Ｒｉ
ｅΩｉ＋ｃ６ｅＲｉ

ｅΩｉ ＝

　　 －ｃ６ｋＲｉｅ
Ｔ
Ｒｉ
Ｊ－１ｉｅＲｉ＋ｃ６Ｃ（Ｒ

Ｔ
ｄｉＲｉ）ｅ

Ｔ
Ωｉ
ｅΩｉ－

　　ｃ６ｋΩｉｅ
Ｔ
Ｒｉ
Ｊ－１ｉｅΩｉ＋ｃ６ｅ

Ｔ
Ｒｉ
Ｊ－１ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ） （５５）

式中：Ｃ（ＲＴｄｉＲｉ）＝
１
２
（ｔｒ［ＲＴｄｉＲｉ］Ｉ３－Ｒ

Ｔ
ｉＲｄｉ），并且

有 Ｃ（ＲＴｄｉＲｉ）≤１成立。
结合式（５４）、式（５５）对 Ｖ５（ηｉ）求导可得

Ｖ
·

５（ηｉ）＝Ｖ
·

３（ｚｉ）－ｅ
Ｔ
ｉＷ１ｅｉ＋ｃ６ｅ

Ｔ
Ｒｉ
Ｊ－１ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ）＋

　　ｅＴΩｉＪ
－１
ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ）≤－

２ｃ２ｃ３
ε ｚｉ

２＋

　　２ｃ５ＭΔ ｚｉ －ｅ
Ｔ
ｉＷ１ｅｉ＋

　　ｃ６ｅ
Ｔ
Ｒｉ
Ｊ－１ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ）＋ｅ

Ｔ
Ωｉ
Ｊ－１ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ） （５６）

式中：

Ｗ１ ＝

ｃ６ｋＲｉ
λ１ｉ

－
ｃ６ｋΩｉ
２λ２ｉ

－
ｃ６ｋΩｉ
２λ２ｉ

ｋΩｉ－ｃ











６

＞０ （５７）

同时，根据前述的分析可知：

Ｊ－１ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ） ＝ （ＸＴ１ｉＸ３ｉ－Ｘ
Ｔ
１ｉＸ３ｉ）

∨ ≤ ｚｉ
（５８）

进一步，根据 Ｙｏｕｎｇ不等式，有

ｅＴΩｉＪ
－１
ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ）≤ ｅΩｉ ｚｉ≤ｃ６ ｅΩｉ

２＋１
２ｃ６

ｚｉ
２

（５９）

ｅＴＲｉＪ
－１
ｉ（ｄｉ－ｄ^ｉ）≤

ｃ６ｋＲｉ
２λ１ｉ

ｅＲｉ
２＋

λ１ｉ
２ｃ６ｋＲｉ

ｚｉ
２ （６０）

将上述结果代入式（５６）中可得

Ｖ
·

５（ηｉ）≤－
ｃ２ｃ３
ε
－
λ１
２ｃ６ｋＲｉ

－ １
２ｃ( )
６

ｚｉ
２＋

　　２ｃ５ＭΔ ｚｉ －ｅ
Ｔ
ｉＷ２ｅｉ－

ｃ２ｃ３
ε ｚｉ

２ （６１）

２０８１
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式中：

Ｗ２ ＝

ｃ６ｋＲｉ
２λ１ｉ

－
ｃ６ｋΩｉ
２λ２ｉ

－
ｃ６ｋΩｉ
２λ２ｉ

ｋΩｉ－２ｃ











６

＞０ （６２）

取 ε＜
２ｃ２ｃ３ｃ６ｋＲｉ
λ１＋ｋＲｉ

，根据式（６１）最终推导出：

Ｖ
·

５（ηｉ）≤－
ｃ２ｃ３
２ε ｚｉ －

２ｃ５ＭΔε
ｃ２ｃ

( )
３

２

－
ｃ２ｃ３
２ε ｚｉ

２＋

　　
４ｃ２５Ｍ

２
Δε

ｃ２ｃ３
－ｅＴｉＷ２ｅｉ≤－

ｃ７
２ ηｉ

２－

　　 ｃ７
２ ηｉ

２－
４ｃ２５Ｍ

２
Δε

ｃ２ｃ
( )

３

（６３）

式中：ｃ７ ＝ｍｉｎ
ｃ２ｃ３
２ε
，λｍｉｎ（Ｗ２{ }）。由 此 可 得，

 ηｉ ＞
２ε
ｃ２ｃ３ｃ槡 ６

ｃ５ＭΔ，有Ｖ
·

５（ηｉ）≤ －
ｃ６
２ ηｉ

２＜

０。注意到，Ｖ５（ηｉ）正定且径向无界，因此闭环系

统一致最终有界稳定，且最终的界为 Ｏ（槡ε）。
进一步，需要证明多航天器在所设计的协同

控制器作用下形成姿态协同，即证明在 ｔ→∞时，

ｂ（ｋ）ｉ －ｂ
（ｋ）
ｊ ≤Ｏ（槡ε），ｋ＝１，２，３。由于能够实现

对姿态指令的跟踪，可知：

ｂ（３）ｉ ＝
∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（３）
ｊ

∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（３）
ｊ

＋Δｉ （６４）

式中：Δｉ∈Ｒ
３
且满足 Δｉ≤Ｏ（槡ε）。

记σｉ＝ ∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（３）
ｊ ，Δ＝［ΔＴ１　Δ

Ｔ
２　…　Δ

Ｔ
Ｎ］，

将式（６４）表示为矩阵形式：

σ１ｂ
（３）
１

σ２ｂ
（３）
２



σＮｂ
（３）











Ｎ

＝

０ ａ１２ … ａ１Ｎ
ａ２１ ０ … ａ２Ｎ
  

ａＮ１ ａＮ２ …











０

 Ｉ












３

ｂ（３）１
ｂ（３）２


ｂ（３）











Ｎ

＋Δ

（６５）
下面要证明ｌｉｍ

ｔ→∞
σｉ＝珘ｄｉ。由于 ｂ（３）ｊ ＝１，所以

有 σｉ≤∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊ ｂ（３）ｊ ＝珘ｄｉ。若σｉ＜珘ｄｉ，则由σｉｂ
（３）
ｉ －

∑
ｊ∈"ｉ

ａｉｊｂ
（３）
ｊ ＝０３＋Δｉ可知，存在某个 ｂ

（３）
ｉ 中的元素

的模大于 １，与 ｂ（３）ｉ ＝１是矛盾的。进一步，记

β＝［（ｂ（３）１ ）
Ｔ　（ｂ（３）２ ）

Ｔ　…　（ｂ（３）Ｎ ）
Ｔ
］
Ｔ
，式（６５）

可以表示为

（  Ｉ３）β＝０３＋Δ （６６）
若航天器之间的拓扑包含生成树，则 有且只

有一个零特征值且 １３＝０３，其中，１３和０３分别为
元素全为１和０的三维列向量。根据矩阵直积的
性质可得，Ｉ３有 ３个零特征值，且几何重数为

３。另外，１３Ｉ３的Ｎ个线性无关列向量构成了零特
征值的特征向量空间，β作为对应的解向量就可以
表示为β＝（１Ｉ３）ｋβ＋Δｉ＝１ｋβ＋Δｉ，ｋβ∈Ｒ

３
，即

ｂ（３）１ ＝ｋβ＋Δ１
ｂ（３）２ ＝ｋβ＋Δ２


ｂ（３）Ｎ ＝ｋβ＋Δ










Ｎ

（６７）

所 以，ｌｉｍ
ｔ→∞

ｂ（３）ｉ －ｂ（３）ｊ ≤ Δｉ ＋ Δｊ ≤

Ｏ（槡ε），ｂ
（３）
ｉ 与 ｂ（３）ｊ 之间的误差在某个小邻域内。

同理，对于 ｂ（１）ｉ 和 ｂ（２）ｉ 有相同的结论，即证明了

航天器的姿态能够达到稳定的一致。 证毕

注 ２　通过航天器模型式（４）和控制器
式（４８）设计过程可以看出，本文提出的 ＳＯ（３）协
同控制方法允许各航天器具有不同的总体和控制

参数，即适用于航天器异构的情况，有利于本文方

法在工程中的应用。

５　仿真验证
为了验证本文所提出的 ＥＳＯ设计方法和

ＳＯ（３）协同控制方法的有效性，本节采用包含
５个个体的多航天器系统进行仿真。各航天器的
转动惯量标称值为Ｊｉ＝ｄｉａｇ｛２０，１０，１０｝ｋｇ·ｍ

２
，

其不确定性 ΔＪｉ参数和初始条件在表１中给出。外

部 干 扰 设 置 为 ｄ
⌒

ｉ ＝
５ [１４

（－１０ ＋３ｉ）·

ｓｉｎ３ｉ－３１４( )ｔ　（－９＋３ｉ）ｃｏｓ３ｉ－２１４( )ｔ　（－８＋３ｉ）·
ｓｉｎ３ｉ－１１４( ) ]ｔ

Ｔ

Ｎ·ｍ，ｉ＝１，２，…，５。

表 １　航天器初始条件和参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

航 天 器
不确定性

ΔＪｉ／（ｋｇ·ｍ
２）

俯仰角／
（°）

偏航角／
（°）

滚转角／
（°）

１

０ ０．７５ ０．７５

０．５ ０ １






０．７５ １ ０

５０ ３０ １０

２

２．２ ０．７５ １．７５

０．７５ ２ ０．５






１．７５ ０．５ ０．８

１５ １０ ２０

３

４．２ ０．３７ ０．７５

０．３７ １．１ １






０．７５ １ ２

０ －１０ ４０

４

－３．８　０．５　１．２５

０．８７　－１．４　１．２５






１．２５　１．２５　－１．９

５ －８ ２０

５

－０．２　０．５ １．２５

　０．８７　－１　１．２５






１．１２　１．２５ －０．５

－１０ ０ １０

３０８１
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　　航天器之间的通信拓扑由图１给出。相应的
边的权重为 珘ａ１４＝１，珘ａ２３＝１，珘ａ３２＝０．３，珘ａ３５＝０．７，
珘ａ４１ ＝０．５，珘ａ４３ ＝０．５，珘ａ５１ ＝１。由此可以根据
式（４１）～式（４３）得到姿态协同指令。

在仿真算例中，选取各航天器的 ＥＳＯ采用相
同的参数。根据引理 １与定理 １的相关分析，对
于时变 ＥＳＯ参数可以取为 ρｋｉ（ｔ）＝珋ρｋｉ（ｔ），珋ρｋｉ为
常数，表示ρｋｉ（ｔ）名义值，ｋ＝１，２，３。则根据式（２２）
可求得对应 ａｋｉ（ｔ）的表达式为

ａ１ｉ（ｔ）＝－ρ１ｉ珋ρ２ｉρ３ｉ
３
（ｔ）

ａ２ｉ（ｔ）＝（ρ１ｉ＋ρ２ｉ＋ρ３ｉ）
·
（ｔ）＋

　　３
· ２
（ｔ）／２

（ｔ）＋（ρ１ｉρ２ｉ＋

　　 ρ１ｉρ３ｉ＋ρ２ｉρ３ｉ）
２
（ｔ）－̈（ｔ）／（ｔ）

ａ３ｉ（ｔ）＝－（ρ１ｉ＋ρ２ｉ＋ρ３ｉ）（ｔ）－

　　３
·
（ｔ）／（ｔ

















）

ｌｋｉ（ｔ）的表达式可以进一步通过式（１８）得到。
再根据定理 １取 ε＝０．０１，ρｋｉ＝－０．４／ε＝－４０，


·
（ｔ）＝０．１＋１．８［（１＋ｅ－０．１ｔ）－１ －０．５］，可知

ρｋｉ（ｔ）满足定理 １中的条件。控制参数设计为
ｋＲｉ＝０．４，ｋΩｉ＝０．８。作为对比，常值增益 ＥＳＯ中

采用 ρｋｉ（ｔ）＝ρｋｉ，其他参数不变。
在协同控制器设计与仿真中，均采用 Ｒ矩阵

对航天器姿态进行描述，并基于 ＳＯ（３）方法完成
上述过程。为了便于结果呈现，本文在仿真结果

图中将 Ｒ转换为姿态角度进行表示。图 ２给出
了多个航天器的俯仰、偏航、滚转角度随时间变化

曲线。可以看出，在存在干扰的情况下，多航天器

系统能够以较快的速度实现稳定的协同，控制效

果良好。

为了说明控制输入与 ＥＳＯ干扰观测情况，选
取τｉ＝τ０ｉ＋（ｄｉ－ｄ^ｉ）＝τｉ＋ｄｉ。本文以航天器４为
例，在图 ３中给出了τ４的变化情况，其他航天器
与之类似。可以看出，τ４随着时间增长逐渐趋近
于０，表明设计的 ＥＳＯ能够有效地对干扰进行观
测，使得控制器中对干扰进行补偿，最终实现系统

稳定。

图 １　航天器通信拓扑

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ２　多航天器姿态角变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

图 ３　考虑干扰补偿的控制力矩（航天器 ４）

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｗｉｔｈｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ（Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ４）

４０８１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ９期 马鸣宇，等：基于时变增益 ＥＳＯ的多航天器 ＳＯ（３）姿态协同控制

定义控制力矩范数为 τ ＝
１
５∑

５

ｉ＝１
τｉ ，图４

给出了本文中所设计的 ＥＳＯ和常值增益 ＥＳＯ的
对比曲线。注意到，算例中观测误差初始值不为

零。从图４可以看出，常值增益 ＥＳＯ产生了峰化
现象，在仿真开始的 １ｓ内达到了 ４５Ｎ·ｍ，而时
变增益 ＥＳＯ削弱了峰化现象，最初的控制力矩在
１０Ｎ·ｍ附近，更符合实际情形。

进一步，为了定量描述各航天器姿态协同收

敛情况，对比说明本文基于 ＳＯ（３）方法的控制效
果，定义：

Ｑ＝１
４∑

５

ｉ＝２
ｑｉ （６８）

式中：ｑｉ＝ｒｉ－ｒ１，ｒｉ＝［φｉ　ψｉ　γｉ］
Ｔ
，φｉ、ψｉ和 γｉ

分别为航天器的俯仰角、偏航角和滚转角。

根据 Ｑ的定义可知，若 Ｑ趋于０，则表示多航
天器实现了姿态协同。在相同初始条件与 ＥＳＯ
参数的情况下，文献［１０］采用四元数模型，文
献［１１］使用罗格里德参数。从图 ５可以看出，文
献［１０］方法和文献［１１］方法的 Ｑ值收敛到 １°的
时刻分别为 １０．８７ｓ和 ７．２６ｓ，而本文方法为
５．８８ｓ，验证了本文方法的有效性和快速性。

图 ４　控制力矩范数对比曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｃｕｒｖｅｓｏｆｎｏｒｍｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔ

图 ５　不同方法 Ｑ值变化对比曲线

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒａｔｉｖｅｃｕｒｖｅｓｏｆＱｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

６　结　论

本文针对存在干扰情形下的多航天器系统，

对其协同控制问题进行了研究。

１）ＳＯ（３）能够从整体的角度对姿态进行描
述，结合有向通信拓扑建立了多航天器 ＳＯ（３）控
制模型，并以此提出了相应的控制策略。基于

ＳＯ（３）方法的协同控制是可行的。
２）模型不确定性和外部干扰可以等效为系

统的总干扰。在此情形下，设计了适用于 ＳＯ（３）
模型的线性时变增益 ＥＳＯ，所提出的时变增益
ＥＳＯ能够完成对干扰的有效估计。相比常值增
益 ＥＳＯ，时变增益 ＥＳＯ可以削弱峰化现象，降低
了对控制力矩大小的需求。

３）设计了 ＳＯ（３）形式的协同指令，结合 ＥＳＯ
可以对干扰进行观测并在控制器中补偿，保证干

扰情形下多航天器的协同控制效果。本文给出了

稳定性证明过程。

４）仿真算例结果表明，多航天器系统能够实
现稳定协同，验证了本文方法的有效性和快速性。
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ｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１２，６（１５）：

２３７５２３８６．

［２０］ＧＵＯＢＺ，ＷＵＺＨ，ＺＨＯＵＨＣ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌａｐｐｒｏａｃｈｔｏｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄｂａｃｋｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆａｃｌａｓｓｏｆ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｓｕｂｊｅｃｔｔｏｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１６，６１（６）：

１６１３１６１８．

［２１］ＴＡＮＷ，ＦＵ Ｃ．Ｌｉｎｅａｒａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ：

ＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄｔｕｎｉｎｇｖｉａＩＭＣ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓ

ｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１６，６３（４）：２３５０２３５９．

［２２］杨明，董晨，王松艳，等．基于有限时间输出反馈的线性扩张

状态观测器［Ｊ］．自动化学报，２０１５，４１（１）：５９６６．

ＹＡＮＧＭ，ＤＯＮＧＣ，ＷＡＮＧＳＹ，ｅｔａｌ．Ｌｉｎｅａｒｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅ

ｏｂｓｅｒｖｅｒｂａｓｅｄｏｎｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄｂａｃｋ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｕｔｏ

ｍａｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，４１（１）：５９６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］ＣＨＡＮＧＸ，ＬＩＹ，ＺＨＡＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｆｌｙｗｈｅｅｌｅｎｅｒｇｙｓｔｏｒａｇｅｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１５，６２（２）：９９１１００１．

［２４］ＫＨＡＬＩＬＨＫ，ＰＲＡＬＹ Ｌ．Ｈｉｇｈｇａｉｎｏｂｓｅｒｖｅｒｓｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｂｕｓｔａｎｄＮｏｎ

ｌｉｎｅａｒＣｏｎｔｒｏｌ，２０１４，２４（６）：９９３１０１５．

［２５］ＰＵＺＱ，ＹＵＡＮＲＹ，ＹＩＪＱ，ｅｔａｌ．Ａｃｌａｓｓｏｆａｄａｐｔｉｖｅｅｘｔｅｎｄｅｄ

ｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒｓｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｉｓｔｕｒｂｅｄｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａ

ｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１５，６２（９）：５８５８５８６９．

［２６］邵龙飞，师鹏，赵育善．电磁航天器编队动力学建模与运动

规划方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１５，４１（４）：７３８

７４３．

ＳＨＡＯＬＦ，ＳＨＩＰ，ＺＨＡＯＹＳ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｍｏｔｉｏｎ

ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，４１

（４）：７３８７４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］ＬＥＥＨＣ，ＣＨＯＩＪＷ．Ｌｉｎｅａｒｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｅｉｇｅｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｓｓｉｇｎ

ｍｅｎｔｗｉｔｈｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２００４，４０（１）：１４５１５７．

　作者简介：

　马鸣宇　男，博士研究生。主要研究方向：飞行器协同控制、网

络控制系统理论。

董朝阳　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器

设计，导航、制导与控制。

６０８１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ９期 马鸣宇，等：基于时变增益 ＥＳＯ的多航天器 ＳＯ（３）姿态协同控制

ＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｎＳＯ（３）ｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｔｈ
ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｇａｉｎＥＳＯ

ＭＡＭｉｎｇｙｕ１，２，ＤＯＮＧＣｈａｏｙａｎｇ１，，ＷＡＮＧＱｉｎｇ３，ＺＨＯＵＭｉｎ４

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８５４，Ｃｈｉｎａ；　３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；　４．ＢｅｉｊｉｎｇＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒ，

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＳｐｅｃｉａｌＳｙｓｔｅｍＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８５４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｃｏｎｃｅｒｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ，ａｎｄｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｎｓｐｅｃｉａｌｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｇｒｏｕｐ（ＳＯ（３））ｗｉｔｈｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｍｕｌｔｉｐｌｅｓｐａｃｅ
ｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｉｓｍｏｄｅｌｅｄｕｓｉｎｇＳＯ（３）ｍｅｔｈｏｄａｎｄｄｉｒｅｃｔｅｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙ．Ｔｈｅｎ，ａｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｇａｉｎ
ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ（ＥＳＯ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅｔｏｔａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｉｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄｉｔｌｅｓｓｅｎｓｔｈｅ
ｐｅａｋｉｎｇｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ．Ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｓａｒｅｆｏｒｍｕｌａｔｅｄｉｎｔｈｅｆｏｒｍｏｆｒｏｔａｔｉｏｎｍａｔｒｉｃｅｓｕｓｉｎｇｔｈｅｉｎｆｏｒｍａ
ｔｉｏｎｏｆａｄｊａｃｅｎｔｓｐａｃｅｃｒａｆｔ．Ｔｈｕｓ，ｔｈｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｏｎＳＯ（３）ｍｅｔｈｏｄｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄａｔｔｈｅ
ｓａｍｅｔｉｍｅＥＳＯｏｕｔｐｕｔｉｓｕｓｅｄｔｏｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍ．ＴｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅＥＳＯａｎｄ
ｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｗｈｉｃｈｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｓｏｆｔｈｅｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃｏｕｌｄｒｅａｃｈｓｔａｂｌｅｃｏｎｓｅｎｓｕｓ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ
ｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｐｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ；ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ（ＥＳＯ）；ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｇａｉｎ；
ｓｐｅｃｉａｌｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｇｒｏｕｐ（ＳＯ（３））

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１０１１：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０４．１４４６．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７４０１２）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＺＡ５１０１１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｏｎｇｃｈａｏｙａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 ９月
第４４卷 第９期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１７１０３０；录用日期：２０１７１２０４；网络出版时间：２０１８０１２５１５：２０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０１２５．０９０１．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１０７５３９４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｃｙｌ０５３２＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ

　引用格式：陈跃良，王安东，卞贵学，等．海洋环境下三电极的电偶腐蚀仿真［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：１８０８
１８１７．ＣＨＥＮＹＬ，ＷＡＮＧＡＤ，ＢＩＡＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｇａｌｖａｎｉｃｃｏｒｒｏｓｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓｉｎｍａｒｉｎｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１８０８１８１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０６７０

海洋环境下三电极的电偶腐蚀仿真

陈跃良，王安东，卞贵学，张勇

（海军航空大学青岛校区 航空机械系，青岛 ２６６０４１）

　　摘　　　要：为研究三电极的电偶腐蚀行为，测量了 ＣＦ８６１１／ＡＣ５３１复合材料（ＣＦＲＰ）、
７Ｂ０４Ｔ７４铝合金（７Ｂ０４）和镀锌 ３０ＣｒＭｎＳｉＡ钢（ＧＳＢ）的极化曲线；开展了搭接件在模拟海洋
环境下的全浸试验；设计了圆形三电极，推导了稳态腐蚀场和参数化扫描方程，建立了三电极

和搭接件的电偶腐蚀模型。结果表明：稳态腐蚀场中的电势分布符合 Ｌａｐｌａｃｅ方程；电位最高
的 ＣＦＲＰ为阴极，最低的 ＧＳＢ为阳极，中间的 ７Ｂ０４阴／阳极角色会随某一电极面积变化而转
变，给出了转变的临界面积比，各电极表面电偶电流服从指数分布，相关系数近于 １，拟合精度
高；在搭接件中，搭接区电位和电流密度最高，并向两端对称递减，７Ｂ０４和 ＧＳＢ均为阳极，电
流密度分别提高约２１０倍和３２８倍，电偶腐蚀效应显著；搭接区７Ｂ０４板全面腐蚀，厚度损失约
１．０１１％；仿真所得点蚀敏感区宽度范围为３．９～７．６ｍｍ，实测所得宽度范围为４．６６７～８．８７２ｍｍ，
二者范围、形状及变化规律吻合较好，表明模型有效、可靠。

关　键　词：海洋环境；三电极；电偶腐蚀；仿真；碳纤维增强复合材料 （ＣＦＲＰ）
中图分类号：Ｖ２５２．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８０８１０

　　具有轻质、高强等优点的碳纤维增强复合材
料（ＣａｒｂｏｎＦｉｂｅｒＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄＰｏｌｙｍｅｒ，ＣＦＲＰ）在现
代飞机结构中应用广泛

［１］
。其缺点是阴极性质

良好
［２］
，当与金属连接时，一旦存在电解液，就会

形成电通路而发生电偶腐蚀，加速阳极金属溶解，

严重影响结构寿命及可靠性。事实上：①负载较
大、可靠性要求较高的飞机高强结构多采用螺接

和铆接等机械连接形式
［１，３］
；②海军飞机结构底

部易积水形成较高浓度的 ＮａＣｌ溶液［１，４］
；③ＣＦＲＰ

等高电位材料用量的攀升提高了飞机结构阴／阳
极面积比

［５６］
。上述情况使海军飞机的电偶腐蚀

问题频发，且呈日益恶化趋势。

对于飞机中的搭接结构，除被连接件是异种

材料外，螺栓或铆钉等紧固件的用材往往也与被

连接件不同，若不加以防护或防护措施失效，就有

可能形成三电极电偶。目前，对电偶腐蚀的研究

多集中在两电极电偶上，对三电极乃至四电极等

多电极电偶的研究很少见
［４，７］
；而且，现有多电极

电偶研究中使用的方形平面电极无法有效保证各

电极间的正对面积和间距一致，严重影响了对电

偶效应变化规律的判断。

本文中以 ＣＦ８６１１／ＡＣ５３１复合材料（ＣＦＲＰ）、
７Ｂ０４Ｔ７４铝合金（７Ｂ０４）和镀锌 ３０ＣｒＭｎＳｉＡ钢
（ＧＳＢ）等为研究对象，使用电化学工作站、光学显
微镜等设备，测量、观察３种材料在模拟海洋环境
中的极化数据及腐蚀形貌；以推导的稳态腐蚀场

和参数化扫描方程为基础，以极化数据为边界条

件，借助有限元软件 ＣＯＭＳＯＬ，实现对三电极体系
及搭接件电偶腐蚀行为的预测、分析和验证，可为

现代飞机结构的设计、制造提供重要参考，对完善
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　第 ９期 陈跃良，等：海洋环境下三电极的电偶腐蚀仿真

其腐蚀防护与控制体系也有重要的科学意义和工

程价值。

１　试　验

１．１　材料及试件
ＣＦ８６１１／ＡＣ５３１复合材料壁板厚 ２ｍｍ，增强

体为 ＣＦ８６１１碳纤维，电阻率为 ９．６μΩ·ｍ，基体
为 ＡＣ５３１环氧树脂。７Ｂ０４Ｔ７４铝合金板厚同上，
主要成分是：Ｚｎ６．２３％、Ｍｇ２．８８％、Ｃｕ１．５８％、
Ｍｎ０．３１％、Ｆｅ０．１５％、Ｓｉ０．０５％、ＡｌＢａｌ．。
３０ＣｒＭｎＳｉＡ钢螺栓，表面处理 Ｚｎ．Ｄ，厚度约８０μｍ。

工作电极：将上述材料线切割为圆柱体，半径

为６ｍｍ，厚度为２ｍｍ；预留一底面为工作面，从另
一底面焊接并引出铜导线；除工作面外，其余部分

用环氧树脂绝缘封装。为保证复合材料试件正常

导通，应事先对引出导线的底面打磨，直至碳纤维

裸露，任意两点间电阻值小于 ８Ω。待树脂完全
固化，用丙酮和酒精除油并清洗，暖风吹干后，置

于干燥皿中，备用。

搭接件的形状及尺寸如图１所示。螺栓和螺
母的材质均为镀锌钢，规格分别是 ＨＢ２０１９５
Ｍ６×１８和 ＨＢ１４０１８３Ｍ６；双排四螺栓，与孔无
干涉配合。

图 １　搭接件形状及尺寸

Ｆｉｇ．１　Ｓｈａｐｅａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆｌａｐｊｏｉｎｔ

１．２　试验方法
使用 ＰＡＲＳＴＡＴ４０００电化学工作站开展电化

学测量。动电位极化采用经典三电极体系，试件

为工作电极，饱和甘汞电极为参比电极，铂电极为

对电极
［５］
。ＣＦＲＰ的极化区间为 ０．１ ～－１．３Ｖ

（ｖｓＲｅｆ，下同），７Ｂ０４的极化区间为 －１．２３５ ～
－０．１３５Ｖ，ＧＳＢ的极化区间为 －０．５６～－１．５６Ｖ，
扫描速率为 ６ｍＶ／ｍｉｎ。电解液为 ３．５％ ＮａＣｌ溶
液，测量时用 ＨＨ２数显水浴锅保持恒温３５℃。

将盛有适量 ３．５％ ＮａＣｌ溶液的玻璃槽放入

ＤＫ６００水浴箱内，待达到 ３５℃恒温后，将搭接件
置于槽中，保证液面高于上表面至少 ５ｃｍ。浸泡
时长 ２４０ｈ，每隔 １２ｈ更换一次电解液，并使用
ＫＨ７７００光学显微镜观察形貌。

２　电偶腐蚀仿真

２．１　稳态腐蚀场
从电解质中取一微小方体单元，假设带电粒子

ｉ从 ｘ、ｙ、ｚ３个方向通过微元，其总传输通量 Ｎｉ（单

位：ｍｏｌ／（ｍ２·ｓ））满足 ＮｅｒｎｓｔＰｌａｎｃｋ方程［８］
：

Ｎｉ＝－Ｄｉ

Δ

ｃｉ－ｚｉＦｕｉｃｉ

Δ

ｌ＋ｃｉＵ （１）
式中：Ｄｉ为第 ｉ种带电粒子的扩散系数（下标 ｉ代
表第 ｉ种粒子，下同），ｍ／ｓ；ｃｉ为粒子浓度，ｍｏｌ／

ｍ３；ｚｉ为电荷数；Ｆ为法拉第常数，Ｆ＝９６４８５Ｃ／
ｍｏｌ；ｕｉ为迁移率，ｍｏｌ·ｓ／ｋｇ；ｌ为电解质溶液电
势，Ｖ；Ｕ为溶液流动速度，ｍ／ｓ。

由法拉第定律可知，电解质中电流密度 Ｉｌ（单

位：Ａ／ｍ２）可表示［９］
为

Ｉｌ＝Ｆ∑ｚｉＮｉ （２）

飞机在停放时，结构表面电解质整体呈电中

性，无对流；同时假定粒子 ｉ没有或参与的化学反
应量小，对其在电解质中的浓度影响不大，即不存

在浓度梯度，无扩散
［４５，１０］

。则式（２）可进一步表
示为

Ｉｌ＝－（Ｆ
２∑ｚ２ｉｕｉｃｉ）

Δ

ｌ （３）

电势差

Δ

ｌ和电流密度 Ｉｌ之间的关系符合

欧姆定律
［１１１２］

，电解质电导率 σｌ（单位：Ｓ／ｍ）可
定义为

σｌ＝Ｆ
２∑ｚ２ｉｕｉｃｉ （４）

时间 Δｔ内通过微元其中一面进入微元内的
电量 Ｑ为

Ｑ＝－σｌＡ
ｌ
ｘ
Δｔ （５）

式中：Ａ为微元其中一面的面积，大小为边长 Δｘ、

Δｙ、Δｚ中任意两边之间的乘积。
假设微元中心电势为 ，则左右面电势分

别为

Ｌ＝－
ｌ
ｘ

１
２Δ( )ｘ （６）

Ｒ＝＋
ｌ
ｘ

１
２Δ( )ｘ （７）

从左右两侧界面进入微元的电量分别为

ＱＬ＝－σｌＡ

ｘ－

ｌ
ｘ

１
２Δ( )( )ｘ Δｔ （８）

９０８１
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ＱＲ＝－σｌＡ

ｘ＋

ｌ
ｘ

１
２Δ( )( )ｘ Δｔ （９）

则通过左右两侧界面沿 ｘ轴进入微元的净电量为

ＱＬ－ＱＲ＝σｌ
２ｌ
ｘ２
ΔｘΔｙΔｚΔｔ （１０）

从３个方向进入微元的净电量为

Ｑ＝σｌ
２ｌ
ｘ２

＋
２ｌ
ｙ２

＋
２ｌ
ｚ( )２ ΔｘΔｙΔｚΔｔ （１１）

存储在微元中的电荷须满足
［１３］
：

Ｑ＝ρｃΔｘΔｙΔｚΔｌ （１２）
式中：ρ为单位体积电荷密度；ｃ为电容。

由式（１１）和式（１２）可推导出：

σｌ
ρｃ

Δ２ｌ＝
Δｌ
Δｔ

（１３）

当 Δｔ无限小，趋于０时，式（１３）变为

σｌ
ρｃ

Δ２ｌ＝
ｌ
ｔ

（１４）

当系统处于稳态时，电势 ｌ与时间无关
［１４］
，

故式（１４）可变为

Δ２ｌ＝
２ｌ
ｘ２

＋
２ｌ
ｙ２

＋
２ｌ
ｚ２

＝０ （１５）

式中：

Δ２
为 Ｌａｐｌａｃｅ算子；ｘ、ｙ、ｚ为微元在三维坐

标系中的坐标。式（１５）为典型的 Ｌａｐｌａｃｅ方程，
其描述了腐蚀电场中的电势分布规律，与该方程

有关的各变量均与时间无关，故称为稳态腐蚀场，

是电偶腐蚀仿真的基础。

２．２　参数化扫描方程
文献［４５，１１］在多电极电偶研究中均使用方

形平面电极，一来无法有效保证变化电极与其他

各电极间的正对面积和间距一致，二来方形电极

拐角位置网格划分质量低，降低仿真精度。本文

研究设计了一种圆形三电极（见图 ２），推导了参
数化扫描方程，同时克服了上述缺点。图 ２中：ｘ
ｙ面为工作平面，点Ａ′、Ｂ、Ｃ分别为ＣＦＲＰ电极、

图 ２　圆形三电极

Ｆｉｇ．２　Ｃｉｒｃｕｌａｒｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓ

７Ｂ０４电极和 ＧＳＢ电极的圆心。仿真时，一电极
位置和半径不断变化；其余两电极位置不变，半径

相等且不变。

以 ＣＦＲＰ电极的参数化扫描方程为例。仿真
时，电极半径 ｒＣＦＲＰ不断变化，为保证与其余两电
极的正对面积和间距 ｄ一致，△Ａ′ＢＣ必是以边
ＢＣ为底、以边 Ａ′Ｂ和 Ａ′Ｃ为腰的等腰三角形，点
Ａ′在边 ＢＣ的垂直平分线 Ｌ上沿直线箭头指向移
动；点 Ａ′恰好为原点 Ａ时，△ＡＢＣ为等边三角
形。根据以上条件，设点 Ｂ坐标为（ｂ，０），点 Ｃ

坐标应为（ｂ／２，槡３ｂ／２）；Ｌ⊥ＡＢ，且过原点 Ａ，则
其方程为

Ｌ：ｙ＝槡３
３
ｘ （１６）

设点 Ａ′坐标为（ａ，ａ／槡３），则有式（１７）和
式（１８）成立。又ｒ７Ｂ０４＝ｒＧＳＢ＝ｒ，代入化简，得式（１９）。

（ａ－ｂ）２＋ ａ

槡
( )３槡

２

－ｒＣＦＲＰ－ｒ７Ｂ０４ ＝ｄ （１７）

ａ－ｂ( )２
２

＋ ａ

槡３
－槡３
２( )ｂ槡

２

－ｒＣＦＲＰ－ｒＧＳＢ ＝ｄ

（１８）

ｒＣＦＲＰ＝
４ａ２

３
－２ａｂ＋ｂ

槡
２ －ｄ－ｒ （１９）

建模时可取 ｂ＝１０ｍｍ，ｄ＝６ｍｍ，ｒ＝２ｍｍ，确

定 ＣＦＲＰ电极的参数化方程为圆心（ａ，ａ／槡３），半

径 为 ｒＣＦＲＰ ＝
４ａ２

３
－２０ａ

槡
＋１００ －８，且 ａ

槡１５－ １１７
２

， 槡１５＋ １１７[ ]２
ｍｍ。同理，７Ｂ０４电极的参

数化方程为圆心 ｂ，１０－ｂ

槡
( )３ ，ｒ７Ｂ０４＝

４ｂ２－２０ｂ＋１００
槡 ３

－８，

ｂ [ 槡５－ １４２
２

， 槡５＋ １４２]２
ｍｍ。ＧＳＢ电极的参

数化方程为圆心 （５，ｃ），ｒＧＳＢ ＝ ｃ２槡 ＋２５－８，

ｃ［ 槡－ ３９，槡３９］ｍｍ。

２．３　边界条件

ＣＦＲＰ、７Ｂ０４及 ＧＳＢ的极化曲线如图３所示。
三者的腐蚀电位 Φｃｏｒｒ分别为 ０．０５３、－０．９７３和
－１．０２１Ｖ，７Ｂ０４和ＧＳＢ的腐蚀电位远低于ＣＦＲＰ，
差值超过１Ｖ。电偶腐蚀中，二者可能成为阳极而
加速溶解；７Ｂ０４中 ６．２３％的 Ｚｎ元素使其腐蚀电
位负移，远低于工业纯铝（约 －０．７６Ｖ）而接近
ＧＳＢ，二者仅相差０．０４８Ｖ。在以极化曲线定义电

０１８１
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图 ３　极化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓ

极表面反应时，使用线性外推法
［１５１６］

。

图３（ａ）中，随极化电位下降，ＣＦＲＰ阴极电流
密度趋于平稳，说明阴极反应受到 Ｏ２扩散控制，
Ｏ２抵达电极表面后立即被还原，此时的阴极电流
密度为极限扩散电流密度 Ｉｌｉｍ，其与环境温度和电

解液浓度有关
［１７１８］

。文献［４］给出 ３５℃、３．５％
ＮａＣｌ溶液中 ＣＦＲＰ的 Ｉｌｉｍ为 ０．３９７ｍＡ／ｃｍ

２
，该值

将作为仿真的一个约束条件。

为获得更多的电化学动力学信息，图３（ｂ）给
出了７Ｂ０４的极化曲线，其阳极极化初始段有典
型平台特征，即随着电位升高，电流密度基本不

变，７Ｂ０４处于钝态，称为钝化区；当极化电位超过
某一点后便进入过钝化区，钝化膜遭到破坏，发生

局部腐蚀，阳极电流密度急剧增加。该点电位即

是点蚀电位 Φｐｉｔ，其由钝化区和过钝化区切线的

交点确定
［１９］
，约 －０．７Ｖ。在电偶腐蚀中，若７Ｂ０４

作阳极，其电位会正移，当表面某区域电位高于

Φｐｉｔ时，点蚀便进入稳态生长阶段，该区域点蚀敏

感性显著提升，称为点蚀敏感区
［１７］
（见图 ４）；阳

极表面电位 Ｅ随阴阳极间距 ｌ的增大而降低，当
低于点蚀电位时，便促进生成钝化膜，对基体形成

保护
［１８］
。

图 ４　搭接件表面区域划分

Ｆｉｇ．４　Ｓｕｒｆａｃｅｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｌａｐｊｏｉｎｔ

３　结果及分析

３．１　三电极偶合

对圆形三电极的电偶腐蚀进行仿真，得电解

质中的电流密度矢量（ｘｙ平面），如图 ５所示。
限于篇幅，本文仅列举典型参数下的计算结果。

以 ＣＦＲＰ电极为例，各电极间的电偶效应随该电
极面积的变化而改变。图 ５（ａ）中，当 ＣＦＲＰ的面
积较小时，电流密度主要集中在７Ｂ０４／ＧＳＭ之间，
最大 ０．２３Ａ／ｍ２，电偶效应显著，ＣＦＲＰ／７Ｂ０４和
ＣＦＲＰ／ＧＳＭ间电流密度为 ６．５３×１０－７Ａ／ｍ２，近
于零；随其面积逐渐变大，电解质电流密度升高，

ＣＦＲＰ／ＧＳＭ间电偶效应增强，７Ｂ０４／ＧＳＭ间电偶
效应减弱，而 ＣＦＲＰ／７Ｂ０４间电偶效应变化不大，
仍近于零；电解质电流密度的最大值总是出现在

电极附近，该处电流密度变化剧烈，而远离电极的

电解质电流密度变化平缓，且趋于零。对三电极

间电偶效应随电极面积的变化规律的分析方法如

上，应注意到，随 ＧＳＢ电极面积的不断增大，电解
质电流密度反而减小，原因在于较小的阴极面积

及极限扩散电流密度大大限制了电偶腐蚀对阳极

溶解的加速作用。

　　圆形三电极中，每个电极表面的电偶电流值
随某一电极面积的变化趋势如图 ６所示，正为阳
极电流，负为阴极电流，散点为仿真结果。可见，

在三电极电偶中，腐蚀电位最低的 ＧＳＢ始终为阳
极，最高的 ＣＦＲＰ始终为阴极，而处于中间的
７Ｂ０４的阴／阳极角色随电极面积变化而转变。
图６（ａ）中，总电偶电流随 ＣＦＲＰ电极面积的增大
而增加，此间，７Ｂ０４电极由阴极向阳极转变，临界
面积比是 ＳＣＦＲＰ ∶Ｓ７Ｂ０４：ＳＧＳＢ ＝ ９．８８ ∶１ ∶１。
图６（ｂ）中，无论７Ｂ０４电极面积如何变化，它始终
为阴极，其与 ＧＳＢ电极的电偶效应随其面积的增
大而增强。图 ６（ｃ）中，当作为阴极的 ＧＳＢ电极
面积渐增时，电偶电流曲线先渐升，后出现平台特

１１８１
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图 ５　三电极电偶腐蚀中的电流密度矢量

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙｖｅｃｔｏｒｉｎｇａｌｖａｎｉｃｃｏｒｒｏｓｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓ

征，最大值仅４．９μＡ，表明电偶效应受限于阴极
面积和极限扩散电流密度而存在极限，此时，

７Ｂ０４电极由阳极转变为阴极的临界面积比是
ＳＣＦＲＰ∶Ｓ７Ｂ０４∶ＳＧＳＢ＝６∶６∶１。

图６中的实线是各电极表面电偶电流仿真结
果的拟合曲线，均服从式（２０）所示的指数分布。
各常数的拟合值列于表 １，相关系数 ＲＳｑｕａｒｅ值均近
于１，表明拟合精度较高，效果良好。

Ｉｇ ＝ｍ＋ｋｅ
－Ｓ
ｔ （２０）

式中：Ｉｇ为电偶电流，μＡ；Ｓ为变化电极面积，

ｍｍ２；ｍ、ｋ、ｔ均为无量纲常数。

３．２　搭接件仿真
考虑到在搭接件的全浸试验中，为降低腐蚀

产物对试验结果的影响，需每隔 １２ｈ更换一次电
解液，这同时为电偶腐蚀的阴极反应提供了较为

充足的溶解氧，故在该仿真中取消了极限扩散电

流密度这一限制条件。据此得到搭接件表面电位

分布的仿真结果，如图 ７所示。其中，ＣＦＲＰ为阴
极，发生阴极极化，电位的均值由 ０．０５３Ｖ负移至
－０．５７７Ｖ，变化量达 ０．６３Ｖ；７Ｂ０４发生阳极极

化，电位的均值由 －０．９７３Ｖ正移至 －０．７３１Ｖ，变
化量为０．２４２Ｖ；ＧＳＭ发生阳极极化，电位的均值
由 －１．０２１Ｖ正移至 －０．７３５Ｖ，变化量为 ０．２８６Ｖ；
ＣＦＲＰ表面电位最高，ＧＳＭ表面电位次之，７Ｂ０４
板表面电位沿搭接件 ｙ轴方向中心轴线向两端对
称递减；异种材料接触部位电位变化剧烈，表明此

处的电偶效应最为显著。

图８为搭接件表面电流密度分布的仿真结
果。电流密度主要集中在搭接区，并向两端对称

递减；ＣＦＲＰ表面最大，局部高达 ７３．４３ｍＡ／ｃｍ２，
均值为 ２７．３９ｍＡ／ｃｍ２；７Ｂ０４板上两端最小，为
０．３４６ｍＡ／ｃｍ２，靠搭接区越近，电流密度越高，最
大为 １９．４７ｍＡ／ｃｍ２，均值为 １．７８ｍＡ／ｃｍ２；ＧＳＢ
上主要集中在六角头螺栓的边角位置，局部高达

５９．８３ｍＡ／ｃｍ２，均值为 ７．５ｍＡ／ｃｍ２；相对于搭接
件中阳极各自的自腐蚀电流密度，电偶腐蚀使得

７Ｂ０４板、ＧＳＢ表面的电流密度升高约 ２１０倍、
３２８倍，可见电偶腐蚀对于阳极金属的破坏之强
烈。能够预见，腐蚀将首先从搭接件表面电位较

高、电流密度较大的位置开始。

根据图４对点蚀敏感区的划分，在搭接件中

２１８１
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图 ６　三电极中各电极表面的电偶电流

Ｆｉｇ．６　Ｇａｌｖａｎｉｃｃｕｒｒｅｎｔｏｆｅａｃｈｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓｕｒｆａｃｅ

ｉｎｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓ

表 １　电偶电流指数分布的参数拟合值

Ｔａｂｌｅ１　Ｆｉｔｔｅｄｖａｌｕｅｓｏｆｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｇａｌｖａｎｉｃｃｕｒｒｅｎｔ

ｍ ｋ ｔ ＲＳｑｕａｒｅ

－３８６．２ ３８６．０ ３９６５ ０．９９９９３

１．２７４ －３．６３６ １１６．２ ０．９９８８３

－５７２．２ ５７４．４ －７０１９ ０．９９９９５

－１．２４４ －０．０６５ ８９．５２ ０．９４７４７

－８．６１３ ８．１６６ ７７．８８ ０．９８５３２

１０．３０ －８．３９２ ９３．１２ ０．９７８２１

－１．３１４ ０．１４７ ３．１４９ ０．９６８７２

－３．１７１ ３．９６５ ９．８８６ ０．９７２３０

４．４６５ －４．１０９ ８．９８８ ０．９４４１５

图 ７　搭接件表面的电位分布

Ｆｉｇ．７　Ｐｏｔｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｆｌａｐｊｏｉｎｔ

图 ８　搭接件表面的电流密度分布

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｆｌａｐｊｏｉｎｔ

７Ｂ０４板的 ｘｙ面上，沿 ｘ轴方向取与搭接件同长
的表面截线；截线沿 ｙ轴正向平移，步长 ２ｍｍ；将
每条截线上的电位分布绘制于图 ９。沿 ｘ轴正方
向，每条截线上的电位先渐升，再急剧升高；搭接

区电位有明显平台特征，约 －０．５６Ｖ；接缝处电位
骤降至 －０．５９Ｖ；曲线后半部分以直线 ｘ＝７１ｍｍ
为轴与前半部分对称。放大图 ９（ａ）中的红色线
框部 分 后 得 图 ９（ｂ）。７Ｂ０４的 点 蚀 电 位 为
－０．７Ｖ，当铝板表面电位高于该值时，其点蚀敏
感性会升高。图９（ｂ）中，ｙ＝１８ｍｍ和 ｙ＝２０ｍｍ
截线上的电位分布几乎相同，且高于 －０．７Ｖ的
区域最大，为 ６０．４ ～１０１．６ｍｍ，则 ｌｃｒｉｔ．ＦＥＭ．ｍａｘ＝
（１０１．６－６０．４）／２－１３＝７．６ｍｍ；ｙ＝４ｍｍ截线上
电位高于 －０．７Ｖ的区域最小，为６４．１～９７．９ｍｍ，
则 ｌｃｒｉｔ．ＦＥＭ．ｍｉｎ＝３．９ｍｍ；其他截线上总有 ３．９ｍｍ≤
ｌｃｒｉｔ．ＦＥＭ≤ ７．６ｍｍ，结合图７可知，点蚀敏感区紧邻
搭接区，并沿 ｘ轴方向对称轴向两侧弧形递减。
３．３　全浸试验

图１０为搭接件在 ３．５％ ＮａＣｌ溶液中浸泡
４８ｈ和７２ｈ后 ＧＳＢ的表面形貌。可见，其腐蚀最
先从六角头螺栓外围的边角位置开始，并不断向

中心发展，直至钉头镀锌层被完全腐蚀，腐蚀路径

与仿真结果一致；腐蚀产物 Ｚｎ（ＯＨ）２附着在腐蚀
区域表面，使用 ＶｉｃｔｏｒＶＣ８９０Ｃ＋数字万用表测
量已腐蚀区域任意两点间电阻值，均处于开路状

３１８１
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图 ９　搭接件中 ７Ｂ０４板表面的电位分布

Ｆｉｇ．９　Ｐｏｔｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｆ

７Ｂ０４ｐｌａｔｅｓｉｎｌａｐｊｏｉｎｔ

图 １０　六角头螺栓的腐蚀路径

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｒｒｏｓｉｏｎｐａｔｈｗａｙｏｆｓｉｘｃｏｒｎｅｒｂｏｌｔ

态，电阻无限大，表明 Ｚｎ（ＯＨ）２沉积层有着良好
的绝缘性和致密性，能够有效阻隔钢基体与电解

液直接接触，为 ＣＦＲＰ７Ｂ０４ＧＳＢ三电极电偶腐蚀
研究创造了有利条件。

全浸完成后，移除螺栓和复合材料壁板，观察

铝板腐蚀形貌，如图１１所示。图 １１（ａ）中的左侧
铝板按照 ＧＢ／Ｔ１６５４５—２０１５［２０］清除腐蚀产物，
右侧铝板保留原始腐蚀状态。在铝板表面非搭接

区有明显分界线，见红色指示箭头；分界线中部

宽，并向两侧弧形变窄，与仿真结果中点蚀敏感区

的变化趋势相似。考虑到对称性，可在左侧铝板

的分界线外、内随机选取位置１、２观察，得蚀坑数
量及深度分布云图，如图 １１（ｂ）所示。位置 １处
蚀坑数量少，仅 １个，深度仅为 ０．３３１μｍ；位置 ２

图 １１　全浸腐蚀后搭接件中 ７Ｂ０４板表面的腐蚀形貌

Ｆｉｇ．１１　Ｓｕｒｆａｃｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆ７Ｂ０４ｐｌａｔｅｓｉｎ

ｌａｐｊｏｉｎｔａｆｔｅｒｆｕｌｌｉｍｍｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｏｓｉｏｎ

处蚀坑不仅数量多，深度也大，最大值为２１．１６４μｍ。
由此判断，二者分别处于铝板的钝化区和点蚀敏

感区，箭头所指即为 ２个区域的分界线。测量两
侧最窄处和中部最宽处的宽度，如图 １１（ｃ）和
图１１（ｄ）所示，得到全浸试验中搭接件铝板的点
蚀敏感区范围为４．６６７ｍｍ≤ｌｃｒｉｔ．ＥＸＰ≤８．８７２ｍｍ。

图１２为铝板表面点蚀敏感区向搭接区过渡
位置的腐蚀形貌，对应图 １１（ａ）中的位置 ３。极
化电位越高，７Ｂ０４铝合金的点蚀敏感性也就越
高。仿真得到搭接区铝板表面电位为 －０．５６Ｖ，
远高于其点蚀电位；而图 １２（ａ）所示搭接区的点
蚀异常剧烈，相互连接扩展呈全面腐蚀状；测量该

位置腐蚀深度，见图１２（ｂ），得到全浸试验后搭接

４１８１
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图 １２　７Ｂ０４板表面点蚀敏感区向搭接区

过渡位置腐蚀形貌

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｒｒｏｓｉｏｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｚｏｎｅｆｒｏｍ

ｐｉｔｔｉｎｇｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｒｅａｔｏｏｖｅｒｌａｐｚｏｎｅｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｆ

７Ｂ０４ｐｌａｔｅｓ

区铝板的平均腐蚀深度约为 ２０．２２７μｍ，约损失
了其厚度的１．０１１％。

在仿真中，为将搭接件的电偶腐蚀简化而使

用了与时间无关的边界条件
［６，８］
，如假设腐蚀过

程中电极电位和电流密度不变、电解液浓度和成

分不变等。然而，在全浸试验中，上述参数在蚀坑

底部和搭接区接缝处往往会有较大变化
［１９］
。除

此之外，在缝隙位置，溶解氧供应不足可能会导致

局部 ｐＨ改变并影响腐蚀动力学；生成的难溶物

Ａｌ（ＯＨ）３会提高铝合金极化阻力，改变腐蚀电

位，在一定程度上降低腐蚀速率
［２１］
；浸入电解液

后，钝化膜也会对铝合金基体提供短暂保护。在

这些因素共同影响下，仿真结果 ｌｃｒｉｔ．ＦＥＭ和实测结

果 ｌｃｒｉｔ．ＥＸＰ存在一定差异，但对比表明，二者的取值
范围接近，变化规律一致，吻合良好，有限元模型

能够较好模拟搭接件的电偶腐蚀。

４　结　论

１）由 ＮｅｒｎｓｔＰｌａｎｃｋ方程和法拉第定律推导
了稳态腐蚀场的数学模型，描述了电解质中电势

的分布规律。结果表明：稳态腐蚀场中的电势分

布符合 Ｌａｐｌａｃｅ方程，为电偶腐蚀的有限元仿真
奠定了基础。

２）设计了圆形三电极并推导了参数化扫描
方程，既保证了仿真时三电极体系中各电极正对

面积和间距的一致性，又克服了方形电极边角位

置网格质量低的缺陷，为更多电极电偶腐蚀行为

的仿真研究提供了参考。

３）仿真计算了圆形三电极的电偶腐蚀。结
果表明：腐蚀电位最高的 ＣＦＲＰ始终为阴极，最低
的 ＧＳＢ始终为阳极，中间的 ７Ｂ０４阴阳极角色会
转变，给出了转变的临界面积比；各电极表面电偶

电流随某一电极面积的变化均服从指数分布，给

出了拟合参数；相关系数近于１，拟合精度高。
４）仿真了搭接件在模拟海洋环境中的全浸

腐蚀。结果表明：搭接区的电位和电流密度最高，

并向两端对称递减；７Ｂ０４和 ＧＳＢ均为阳极，电流
密度分别提高约 ２１０倍和 ３２８倍，电偶腐蚀效应
显著；７Ｂ０４板的点蚀敏感区紧邻搭接区，其范围
为３．９ｍｍ≤ ｌｃｒｉｔ．ＦＥＭ≤ ７．６ｍｍ，由中间向两侧弧形
变窄。

５）开展了搭接件在模拟海洋环境中的全浸
腐蚀试验。结果表明：搭接区 ７Ｂ０４板点蚀扩展
交叠呈全面腐蚀状，厚度损失约 １．０１１％；点蚀敏
感区紧邻搭接区，范围为 ４．６６７ｍｍ≤ ｌｃｒｉｔ．ＥＸＰ≤
８．８７２ｍｍ；点蚀敏感区以外位置钝化，抑制点蚀
的发生；ｌｃｒｉｔ．ＦＥＭ和 ｌｃｒｉｔ．ＥＸＰ的范围、形状及变化规律
吻合较好，仿真模型有效、可靠。
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ＣｏｒｒｏｓｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅ，２０１６，１１５（２５）：６８６６９１．

［１９］ＭＡＮＤＥＬＭ，ＫＲＧＥＲＬ．ＬｏｎｇｔｅｒｍｃｏｒｒｏｓｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒｏｆＥＮ

ＡＷ６０６０Ｔ６ｉｎａｎａｌｕｍｉｎｉｕｍ／ｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｐｏｌｙｍｅｒ

ｓｅｌｆｐｉｅｒｃｉｎｇｒｉｖｅｔｊｏｉｎｔ［Ｊ］．ＭａｔｅｒｉａｌｗｉｓｓｅｎｓｃｈａｆｔＵｎｄＷｅｒｋｓｔ

ｏｆｆｔｅｃｈｎｉｋ，２０１５，４５（１２）：１１２３１１２９．

［２０］中华人民共和国国家质量监督检验检疫总局，中国国家标

准化管理委员会．金属和合金的腐蚀 腐蚀试样上腐蚀产物

的清除：ＧＢ／Ｔ１６５４５—２０１５［Ｓ］．北 京：中 国 标 准 出 版

社，２０１６．

ＧｅｎｅｒａｌＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＱｕａｌｉｔｙＳｕｐｅｒｖｉｓｉｏｎ，Ｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎａｎｄ

ＱｕａｒａｎｔｉｎｅｏｆｔｈｅＰｅｏｐｌｅ’ｓＲｅｐｕｂｌｉｃｏｆＣｈｉｎａ，Ｓｔａｎｄａｒｄｉｚａｔｉｏｎ

ＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＰｅｏｐｌｅ’ｓＲｅｐｕｂｌｉｃｏｆＣｈｉｎａ．Ｃｏｒｒｏｓｉｏｎｏｆ

ｍｅｔａｌｓａｎｄａｌｌｏｙｓ—Ｒｅｍｏｖａｌｏｆｃｏｒｒｏｓｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｓｆｒｏｍｃｏｒｒｏ

ｓｉｏｎｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎｓ：ＧＢ／Ｔ１６５４５—２０１５［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｓｔａｎｄ

ａｒｄｓＰｒｅｓｓｏｆＣｈｉｎａ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＦＩＯＲＥＶ，ＣＡＬＡＢＲＥＳＥＬ，ＰＲＯＶＥＲＢＩＯＥ，ｅｔａｌ．Ｓａｌｔｓｐｒａｙｆｏｇ

ａｇｅｉｎｇｏｆｈｙｂｒｉｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅ／ｍｅｔａｌｒｉｖｅｔｊｏｉｎｔｓｆｏｒａｕｔｏｍｏｔｉｖｅ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔＢ，２０１７，１０８（５６）：６５７４．

　作者简介：

　陈跃良　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞机结

构强度、结构腐蚀与防护。

王安东　男，博士研究生。主要研究方向：飞机结构强度、结构

腐蚀防护与控制。
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　第 ９期 陈跃良，等：海洋环境下三电极的电偶腐蚀仿真

Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｇａｌｖａｎｉｃｃｏｒｒｏｓｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓｉｎ
ｍａｒｉｎｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ＣＨＥＮＹｕｅｌｉａｎｇ，ＷＡＮＧＡｎｄｏｎｇ，ＢＩＡＮＧｕｉｘｕｅ，ＺＨＡＮＧＹｏｎｇ

（ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＭａｃｈｉｎｅｒｙ，ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＱｉｎｇｄａｏＣａｍｐｕｓ，Ｑｉｎｇｄａｏ２６６０４１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｇａｌｖａｎｉｃｃｏｒｒｏｓｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓ，ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＣＦ８６１１／
ＡＣ５３１ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ（ＣＦＲＰ），７Ｂ０４Ｔ７４ａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ（７Ｂ０４）ａｎｄｇａｌｖａｎｉｚｅｄ３０ＣｒＭｎＳｉＡｓｔｅｅｌ（ＧＳＢ）ｗｅｒｅ
ｍｅａｓｕｒｅｄ．Ｆｕｌｌｉｍｍｅｒｓｉｏｎｔｅｓｔｏｆｔｈｅｌａｐｊｏｉｎｔｉｎｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｅｄｍａｒｉｎｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｃｉｒｃｕ
ｌａｒｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓｗｅｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ，ｔｈｅｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｆｉｅｌｄａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｃａｎｎｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎｗｅｒｅ
ｄｅｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅｇａｌｖａｎｉｃｃｏｒｒｏｓｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓａｎｄｔｈｅｌａｐｊｏｉｎｔｗｅｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｏｔｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｔｈｅｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｆｉｅｌｄａｃｃｏｒｄｓｗｉｔｈｔｈｅＬａｐｌａｃｅｅｑｕａｔｉｏｎ．
ＣＦＲＰｗｉｔｈｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔｐｏｔｅｎｔｉａｌｉｓｃａｔｈｏｄｅ；ＧＳＢｗｉｔｈｔｈｅｌｏｗｅｓｔｉｓａｎｏｄｅ；ｔｈｅｃａｔｈｏｄｅｏｒａｎｏｄｅｒｏｌｅｏｆ７Ｂ０４
ｉｓｎｏｔｆｉｘｅｄ，ｉｔｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅａｒｅａｏｆａｒｂｉｔｒａｒｙｅｌｅｃｔｒｏｄｅ，ａｎｄｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌａｒｅａｒａｔｉｏｉｓｇｉｖｅｎｏｕｔ．Ｔｈｅｇａｌｖａｎｉｃ
ｃｕｒｒｅｎｔｏｆｅａｃｈｅｌｅｃｔｒｏｄｅｏｂｅｙｓｔｈｅｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｓａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙ１，
ｗｈｉｃｈｉｎｄｉｃａｔｅｓａｈｉｇｈｆｉｔｔｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ．Ｏｎｔｈｅｌａｐｊｏｉｎｔ，ｔｈｅｐｏｔｅｎｔｉａｌａｎｄｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙａｔｔｈｅｏｖｅｒｌａｐａｒｅ
ｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔａｎｄｔｈｅｙｄｅｓｃｅｎｄｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｌｙｔｏｂｏｔｈｅｎｄｓ．７Ｂ０４ａｎｄＧＳＢａｒｅａｎｏｄｅｓａｎｄｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙｏｆ
ｔｈｅｍｉｎｃｒｅａｓｅｓｂｙａｂｏｕｔ２１０ａｎｄ３２８ｔｉｍｅｓｓｅｐａｒａｔｅｌｙ．Ｔｈｉｓｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｇａｌｖａｎｉｃｃｏｒｒｏｓｉｏｎｅｆｆｅｃｔｍａｄｅｂｙ
ＣＦＲＰｉｓｖｅｒｙｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ．Ｔｈｅｃｏｒｒｏｓｉｏｎｔｙｐｅｏｆ７Ｂ０４ｐｌａｔｅａｔｔｈｅｏｖｅｒｌａｐｉｓｇｅｎｅｒａｌｃｏｒｒｏｓｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｔｈｉｃｋ
ｎｅｓｓｏｆａｂｏｕｔ１．０１１％ ｌｏｓｅｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｔｈｅｐｉｔｔｉｎｇｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｒｅａｉｓ３．９－７．６ｍｍ
ａｎｄｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｖａｌｕｅｉｓ４．６６７－８．８７２ｍｍ．Ｔｈｅｒａｎｇｅ，ｓｈａｐｅａｎｄｃｈａｎｇｅｒｕｌｅｏｆｔｈｅｔｗｏａｒｅｉｎｇｏｏｄａｇｒｅｅ
ｍｅｎｔ．Ｔｈｉｓｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｓｔｈａｔｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅａｎｄｒｅｌｉａｂｌｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｒｉｎｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ；ｔｈｒｅｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓ；ｇａｌｖａｎｉｃｃｏｒｒｏｓｉｏｎ；ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎ
ｆｏｒｃｅｄｐｏｌｙｍｅｒ（ＣＦＲＰ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１０３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７１２０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０１２５１５：２０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０１２５．０９０１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１０７５３９４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｙｌ０５３２＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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２０１８年 ９月
第４４卷 第９期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１７１２１３；录用日期：２０１８０３０９；网络出版时间：２０１８０３２７１３：１１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３２７．０９３０．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：中央高校基本科研业务费专项资金 （３１２２０１４Ｄ０１０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｈｌｃａｏ＠ｃａｕｃ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：曹惠玲，高升，薛鹏．基于多分类ＡｄａＢｏｏｓｔ的航空发动机故障诊断［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：１８１８
１８２５．ＣＡＯＨＬ，ＧＡＯＳ，ＸＵＥＰ．ＡｅｒｏｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎＡｄａＢｏｏｓｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ
ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１８１８１８２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０７７４

基于多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ的航空发动机故障诊断
曹惠玲１，，高升１，薛鹏２

（１．中国民航大学 航空工程学院，天津 ３００３００；　２．中国民航大学 工程训练中心，天津 ３００３００）

　　摘　　　要：对航空发动机运行数据进行数据挖掘的方法，是发动机故障诊断研究领域
的重要研究内容。由于各种算法自身的局限性，通过某种单一算法很难大幅度提升故障分类

的准确性。运用组合分类的 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法，综合多个分类模型进行诊断，是提升故障识别精
度的一种较好的方法。通过 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法及其改进算法的结合，建立一种多分类的 ＡｄａＢｏｏｓｔ
算法，以支持向量机（ＳＶＭ）为基础分类器，进行综合诊断模型的建立。通过单位向量法、比值
系数法和相关系数法将指印图中统计的故障标识数据进行处理，得到不受故障程度影响的训

练数据，再进行建模。实验表明，ＡｄａＢｏｏｓｔ相关结合算法能够显著提升分类器性能。根据实际
故障案例，验证了所建立的诊断模型能够较好地用于发动机的故障诊断。

关　键　词：ＡｄａＢｏｏｓｔ；支持向量机 （ＳＶＭ）；单位向量法；比值系数法；相关系数法；故
障诊断

中图分类号：Ｖ１９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８１８０８

　　数据挖掘作为发动机故障诊断的重要研究方
向，经过了长期的发展。多年来，研究人员提出了

各种算法和改进算法，希望提高故障诊断准确度，

但改进算法大多基于提高单个分类器的精度，而

各单个分类器又各有自己的优缺点。因此，在不

能确定分类器的性能是否能进一步提高的情况

下，运用组合分类的方法来提高诊断精度是一种

比较好的方法。通常情况下，组合分类的效果会

比单个分类器的分类效果好，也更适合样本不对

称的数据集。

Ｂｏｏｓｔｉｎｇ算法是分类器的一种组合策略，拥
有坚实的理论基础，能将只比随机猜测好一些的

弱分类器提升为分类精度高的强分类器，在实际

中也得到了深入研究和广泛的应用。作为一种算

法框架，Ｂｏｏｓｔｉｎｇ算法几乎可以应用于所有目前
流行的机器学习算法，以进一步加强原算法的预

测精度，应用十分广泛。ＡｄａＢｏｏｓｔ算法是其中最

成功的代表，被评为数据挖掘十大算法之一
［１］
。

在算法的应用领域，手写字体识别是 ＡｄａＢｏｏｓｔ算
法最早也是最为成功的实际应用之一

［２］
，在文本

分类和检索、图像识别和检索、语音识别和检索、

写字字符识别和机械故障诊断等领域都得到了广

泛应用。

在航空发动机故障诊断研究领域中，徐启华

和杨瑞
［３］
用 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法对神经网络的故障分

类器进行提升，验证了故障分类器泛化能力的提

高和噪声鲁棒性的改善。夏利民和戴汝为
［４］
用

模糊分类的规则与 Ｂｏｏｓｔｉｎｇ算法结合，在滚动轴
承故障问题中也取得了较好的诊断效果。孙超英

等
［５］
将支持向量机（ＳＶＭ）作为弱分类器，通过

Ｂｏｏｓｔｉｎｇ算法的加权融合，运用实测数据验证了
诊断的准确率由 ＳＶＭ的 ７９．４％提高到 Ｂｏｏｓｔｉｎｇ
ＳＶＭ算法的 ８５．７％。胡金海等［６７］

也对 ＡｄａＢｏｏｓｔ
算法用于航空发动机故障诊断作了大量理论与应
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用研究。因此，本文通过 ＡｄａＢｏｏｓｔ相关算法的结
合，以 ＳＶＭ作为基础分类器，建立一种多分类
ＡｄａＢｏｏｓｔ的发动机故障诊断模型。

１　多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法

１．１　ＡｄａＢｏｏｓｔ算法

Ｋｅａｒｎｓ和 Ｖｌｉａｎｔ［８］在研究 ＰＡＣ学习模型时提
出了一个有趣的问题：弱学习是否等价于强可学

习，即 Ｂｏｏｓｔｉｎｇ问题。这一问题，经 Ｓｃｈａｐｉｒｅ证明
给出了肯定的回答，并在 Ｓｃｈａｐｉｒｅ和 Ｆｒｅｕｎｄ［９１０］

的深入研究后，提出了 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法。该算法的
核心思想是：加大分类错误的样本分布权重，降低

分类正确的样本分布权重，从而得到新的样本分

布，在新的样本分布下再次训练得到新的弱分类

器。以此类推，得到若干弱分类器，经一定权重的

叠加（ｂｏｏｓｔ），从而形成强分类器，如图１所示。

图 １　ＡｄａＢｏｏｓｔ算法结构

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＡｄａＢｏｏｓｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ

１．１．１　二分类问题的 ＡｄａＢｏｏｓｔ．Ｍ１算法
二分类问题一般由 ＡｄａＢｏｏｓｔ．Ｍ１算法来解

决，如图１中，Ｔ（１），Ｔ（２），…，Ｔ（Ｍ）是算法在 Ｍ轮循
环中产生的 Ｍ个弱基础分类器。在每次循环中，
本轮弱分类 Ｔ（ｍ）产生的加权样本分类错误率
ｅｒｒ（ｍ）将决定这一轮的弱分类器在最后分类决策
所占权重 α（ｍ），ｅｒｒ（ｍ）也决定了下一轮分类样本的
分布权重 ωｉ＋１。在进行 Ｍ轮循环后，对 Ｍ个分类
器的分类结果进行加权组合，综合判断结果 Ｃ（ｘ）
来进行选择。

ｅｒｒ（ｍ） ＝∑ωｉ（Ｃｉ≠ Ｔ
（ｍ）
（ｘ））

∑ωｉ
（１）

α（ｍ） ＝１２
ｌｇ１－ｅｒｒ

（ｍ）

ｅｒｒ（ｍ( )）
（２）

ωｉ＋１ ＝ωｉｅｘｐ（α
（ｍ）
（Ｃｉ≠ Ｔ

（ｍ）
（ｘ））） （３）

Ｃ（ｘ）＝ａｒｇｍａｘ∑α（ｍ）（Ｔ（ｍ）（ｘ）＝ｋ） （４）

由式（１）和式（２）知，ｅｒｒ（ｍ）带有样本加权，因
此在计算过程中会使分类器越来越考虑错分样本

的重要性；而参数 α（ｍ）可以直观反映分类器重要
程度，由 α（ｍ）计算式可知，错误率 ｅｒｒ（ｍ）越小，α（ｍ）

将会越大。更新样本权重 ωｉ＋１并归一化后，在新
的样本权重分布下，进入下一轮循环。由此，可得

到 Ｍ个加权的弱分类器。
ＡｄａＢｏｏｓｔ．Ｍ１算法只需要调节训练轮数 Ｍ，

要求 α（ｍ）为正数，即 １－ｅｒｒ（ｍ）＞１／２，表明对二分
类弱分类器要求精度只需大于 ５０％，比随机猜想
好就可以，而正确率会随着训练数 Ｍ的增加而增
加，理论上可以趋近于 １。实际中，由于过分专注
分类错误的样本，可能会导致数据不平衡的退化

问题
［１１］
，对此可以通过ＡｄａＢｏｏｓｔ一些改进算法来

避免退化。

对 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法的改进主要集中在以下３个
方面：①调整权值更新方法，以提升分类器性能、
减缓退化等；②改进 ＡｄａＢｏｏｓｔ的训练方法，使 Ａｄ
ａＢｏｏｓｔ能更高效地进行拓展；③结合其他算法和
一些额外信息而产生的新算法，达到提高精确度

的目的
［１２］
。

１．１．２　多分类问题的 ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＳＡＭＭＥ算法
发动机故障诊断问题是一个多分类问题，

ＡｄａＢｏｏｓｔ用于多分类问题时，可采用 ＡｄａＢｏｏｓｔ．
ＳＡＭＭＥ算法，该算法是对 ＡｄａＢｏｏｓｔ．Ｍ１算法进行
的改进。Ｚｈｕ等［１３］

通过改变权重分配 α（ｍ）的规
则，提出了符合第 １种情况的改进。令 α（ｍ） ＝

１
２
ｌｇ
１－ｅｒｒ（ｍ）

ｅｒｒ（ｍ( )） ＋ｌｇ（ｋ－１），在文献［１４１５］中，均

证明了该算法是满足贝叶斯分类规则的最优分类

器。当 ｋ＝２时，ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＳＡＭＭＥ算法即成为二
分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ．Ｍ１算法；在解决 ｋ（ｋ＞２）类问题
时，算法正确率大于１／ｋ即可，使算法适用于更广
泛的多分类问题。

１．２　ＡｄａＢｏｏｓｔ算法基础分类器的选择
由于 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法只是一种用来提升分类

精度的组合策略，算法本身并不能对样本进行分

类，因此解决分类诊断问题时，还需要选择适合所

要解决问题的基础分类器。

ＳＶＭ基于统计学习理论，采用结构风险最小
化，以提高学习机器泛化能力。在小样本、非线

性、高维模式的情况下，能获得良好的统计规律，

适用于航空发动机故障样本数目少的情况。在模

式识别的问题中，ＳＶＭ的基本思想是：寻找最大
分类间隔的最优分类面。

线性分类时，设 ｎ个样本训练集 Ｄ＝｛（ｘｉ，
ｙｉ）ｉ＝１，２，…，ｎ｝，ｘ∈Ｒ，ｙ∈｛－１，１｝。

当样本线性可分时，对于二分类问题的最优

分类超平面为：ω·ｘ＋ｂ＝０。此时的分类间隔为
２／ω ，当 ω 最小时，分类间隔最大。问题转化

９１８１
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为求约束条件下的优化问题：

ｍｉｎ１
２ ω ２ ＝ｍｉｎ１

２
（ωＴ·ω） （５）

ｙｉ（ω
Ｔ
·ｘｉ＋ｂ）－１≥０　　ｉ＝１，２，…，ｌ （６）
当训练样本线性不可分且存在噪声问题时，

需要引入非负松弛变量 ξｉ，ｉ＝１，２，…，ｎ。求解最
优分类面问题转化为

ｍｉｎ１
２ω

Ｔ
·ω＋Ｃ（∑ξｉ） （７）

ｙｉ（ω
Ｔ
·ｘｉ＋ｂ）－１＋ξｉ≥０

　　ξｉ≥０　　ｉ＝１，２，…，ｎ （８）
式中：Ｃ为规则化常数（惩罚参数），用来权衡经

验风险∑ξｉ最小化与复杂性（ＶＣ维），数值越

大，表示对分类错误惩罚越大。

通过构造拉格朗日函数：

Ｌ（ω，ｂ，ξ；α，β）＝１２ω
Ｔ
·ω＋Ｃ∑ξｉ－

　　∑αｉ［ｙｉ（ω
Ｔｘｉ＋ｂ）＋ξｉ－１］－∑βｉξｉ

（９）
将问题转化为对偶泛函数，求解得到决策函数：

ｆ（ｘ）＝ｓｇｎ｛∑αｉｙｉ（ｘ·ｘｉ）＋ｂ｝ （１０）

非线性分类时，需要通过核函数 Ｋ（ｘｉ，ｘｊ）将
样本 ｘ映射到新的高维空间，在高维空间中对样
本进行线性划分。由于高维计算具有复杂性，因

此可在 ＨｉｌｂｅｒｔＳｃｈｍｉｄｔ理论和 Ｍｅｒｃｅｒ条件下，选
用特定核函数来减小计算复杂性。常用的核函数

为多项式核函数、ｓｉｇｍｏｉｄ感知核函数、高斯核函
数、多二次曲面核函数等。本文采用以高斯核函

数 Ｋ（ｘｉ，ｘｊ）＝ｅｘｐ －
ｘｉ－ｘｊ

２

２σ( )２ 为核函数的 ＳＶＭ，

作为 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法的基础分类器进行分类，来适
合航空发动机故障样本数量少、不对称、高维度的

特点。

　　ＡｄａＢｏｏｓｔ算法与 ＳＶＭ算法结合，产生了 Ａｄａ
ＢｏｏｓｔＳＶＭ算法。该算法属于 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法改进
措施中第３种改进算法，即采用与其他算法结合
的方法来产生改进的算法。以 ＳＶＭＲＢＦ（高斯径向
基核函数 ＳＶＭ）作为 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法的弱分类器，
由于在 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法中要求弱分类器不能太强
也不能太弱，太强容易导致数据退化问题，太弱也

要满足比随机猜测要好。用 ＳＶＭ做基础分类器
时，为避免弱分类器错误高度相关，需通过核参数

σ和规则化常数 Ｃ的调整，来改变 ＳＶＭＲＢＦ的分类
性能复合要求。采用 ＡｄａＢｏｏｓｔＳＶＭ算法解决分
类问题时，首先应调整参数 Ｃ和 σ初值对应较弱
学习能力的 ＳＶＭ，保持合适的 Ｃ值不变，在多轮
循环中使用这一 σ值，直至分类正确率低于阈
值。此时，只需调节 σ的数值来提高后续循环中
所使用分类器的分类精度，依次继续循环，实现对

ＳＶＭ使用 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法进行准确度的提高。

１．３　发动机多分类故障诊断的流程设计

结合 ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＳＡＭＭＥ算 法 和 ＡｄａＢｏｏｓｔ
ＳＶＭ算法，以 ＳＶＭ作为基础弱分类器，本文设计
了一种多分类的 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法用于航空发动机
的故障诊断。

算法具体流程如图２所示。
在输入训练样本后，根据交叉验证法，选定

ＳＶＭ参数范围。设定适当训练循环数 Ｍ、规则化
常数 Ｃ值、σ初始值 σｉｎｉ、σ下限值 σｍｉｎ以及 σ减
小步长 σｓｔｅｐ。采用 ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＳＡＭＭＥ算法对分类

器权重 α（ｍ）进行调整，使分类情况适用于发动机
故障类型的多分类情况；并且以 ＳＶＭ为基础分类
器，以适应航空发动机故障诊断中故障样本数量

少、不对称、高维度的特点。以此利用 ＡｄａＢｏｏｓｔ
算法来提升单独使用 ＳＶＭ进行发动机故障诊断
的能力。

图 ２　发动机故障诊断的多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法流程图

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｕｌｔｉｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎＡｄａＢｏｏｓｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

２　发动机故障诊断模型

２．１　数据预处理
２．１．１　数据来源

发动机故障诊断指印图（见图３）是实际诊断

中的重要工具，标识了不同故障对应的发动机主

要性能参数的小偏差量。根据小偏差故障数据的

线性关系，不同程度的同类故障数据之间存在比

值关系。实际偏差数据与指印图偏差数据比值为

１时，表示该故障与指印图中对应故障的类型和

０２８１
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程度完全一致；当比值为 Ｎ时，表示该故障与指
印图中对应故障的类型一致，但程度不同。所以

在运用指印图进行故障诊断时，还应考虑如何正

确识别故障发展阶段程度不同的同一故障。

为了使通过指印图所得数据能够用于实际诊

断，应将指印图中故障标识数据进行处理，以便

得到适应范围更广的训练数据。本文参考文

献［１６］中的相关系数法和比值系数法，在此基础
上提出了单位向量法，由指印图故障小偏差数据

作为基础训练数据。

选取 ＰＷ４０００发动机指印图作为基础数据，
提取性能参数小偏差数据，如表１所示。

为囊括不同程度的所有故障并得到模型所需

训练数据，需对基础数据进行扩充。比值系数法

是将指印图各故障偏差数据 ΔＥＧＴ（排气温度偏
差）、ΔＦＦ（燃油流量偏差）、ΔＮ２（高压转子转速偏
差）、ΔＮ１（低压转子转速偏差）转换为 ΔＥＧＴ／
ΔＦＦ、ΔＮ２／ΔＦＦ、ΔＮ１／ΔＦＦ，用故障数据的相对比
值来表征故障类别。相关系数法是用原始故障偏

差数据之间，某一故障与各故障之间的线性相关

系数，将４维表征数据变为２４维。
单位向量法是将指印图中各偏差数据进行单

位向量化，使各故障向量落于单位向量组成的

“球”空间中，从而规避同一故障程度差异的

影响，如表２所示。在图３所示指印图中，还存在一

图 ３　发动机故障诊断指印图

Ｆｉｇ．３　Ｆｉｎｇｅｒｐｒｉｎｔｍａｐｆｏｒｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

表 １　ＰＷ４０００指印图故障偏差数据

Ｔａｂｌｅ１　ＦａｕｌｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｄａｔａｏｆＰＷ４０００ｆｉｎｇｅｒｐｒｉｎｔｍａｐ

故障序号 故障类别 ΔＥＧＴ／℃ ΔＦＦ／％ ΔＮ２／％ ΔＮ１／％

１ ＋５℃ ＴＡＴ －１７．０ －１．４ －１．０ －１．０

２ －５℃ ＴＡＴ １７．０ １．４ １．０ １．０

３ ＋０．０２ＭＡＣＨ ２．０ －２．２ －０．１ －０．１

４ －０．０２ＭＡＣＨ －２．０ ２．２ ０．１ ０．１

５ ＋５００ＡＬＴ ０ ２．４ ０ ０

６ －５００ＡＬＴ ０ －２．４ ０ ０

７ －２％ ＨＰＣ １２．０ １．６ ０ ０



２４ －２％ ＬＰＴ －２．０ －２．１ ０．７ －１．７

表 ２　单位向量法故障标识

Ｔａｂｌｅ２　Ｆａｕｌｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｕｎｉｔｖｅｃｔｏｒｍｅｔｈｏｄ

故障序号 ΔＥＧＴ／℃ ΔＦＦ／％ ΔＮ２／％ ΔＮ１／％ ΔＥＧＴ／ΔＦＦ

１ －０．９９３ －０．０８２ －０．０５８ －０．０５８ １２

２ ０．９９３ ０．０８２ ０．０５８ ０．０５８ １２

３ ０．６７２ －０．７３９ －０．０３４ －０．０３４ －１

４ －０．６７２ ０．７３９ ０．０３４ ０．０３４ －１

５ ０ １ ０ ０ ０

６ ０ －１ ０ ０ ０

７ ０．９９１ ０．１３２ ０ ０ ８



２４ －０．５８３ －０．６１２ ０．２０４ －０．４９５ １

项数据 ΔＥＧＴ／ΔＦＦ作为诊断的指标，在单位向量
法下，加入 ΔＥＧＴ／ΔＦＦ指标来扩充数据识别维
度，作为该方法的补充。

２．１．２　数据噪声的添加方法
噪声的添加可以使诊断模型适应随机偏差的

影响，增加模型的鲁棒性。利用指印图故障偏差

数据添加噪声进行训练时，存在 ２种噪声添加
思路：

１）在表１所示原始偏差数据加入一定程度
的随机噪声，然后用比值系数法等方法处理后所

得数据，作为训练和测试样本。诊断时，需要将实

际参数的偏差数据进行比值方法等处理得到类似

表２中的转化数据，再进行诊断。
２）在表２的数据中，直接根据已经转化后的

数据进行噪声添加。此时如果直接引入同一程度

的随机误差，显然对各标识数据影响程度不同。

因此应添加自身数值一定程度（比例）的偏差，来

保证噪声数据一定程度也呈故障的线性比例。

在第１种思路下，由于采用比值系数法相除
后会将偏差放大，单位向量各故障标识数据之间

差值较小。因此，原始数据不宜加入过大噪声，而

相关系数由于维数增多和故障类型增多会使问题

复杂化，故障问题增多时不适合这一情况。在第

２种思路下，可以加入较大的噪声，但应根据具体
故障标识数据采用不同程度的噪声添加。

２．２　多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法故障诊断模型的分
析和检验

　　训练数据准备方法的不同对训练结果会产生
较大的影响。为了能够加入较大噪声来体现 Ａｄ
ａＢｏｏｓｔ算法的提升效果，采用第 ２种噪声添加思
路来进行诊断模型的分析。构造相应方法下的训

练集２４×２００组、测试集 ２４×１００组数据进行训
练和测试。在多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ诊断模型建立之
前，要先用交叉验证法，分别寻找３种方法的基础
分类器———ＳＶＭ参数 Ｃ与 σ合适的取值范围。
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这样在多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ诊断模型训练时，预设置
训练轮数 Ｍ为 ５０次来观察训练情况，由文献
［１４］知，σ的减小步长 σｓｔｅｐ的设置对最终的性能
影响不大，通常设置为１～３，实验中设置其为１。

图４显示了在交叉验证情况下，单个 ＳＶＭ采
用不同的数据准备方法获得的训练数据，所建

４类诊断模型的诊断正确率。图中：Ｃ＝２ｃ，σ＝
２ｇ。可以看出，由于添加了较大噪声，各单一诊断
模型正确率并不高。在训练中，弱分类器选取最

优的 Ｃ值和核参数 σ情况下，单个弱分类器（高
斯径向基核函数 Ｃ支持向量分类机）的最高正确
率如表３所示。通过图 ４中单个 ＳＶＭ正确率随
核参数的变化范围，可以对多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法
中的相关参数进行设置。经多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算
法训练后，得到 Ｍ个加权弱分类器进行诊断。以
比值系数法中的训练过程为例，在 Ｍ＝５０时，第
５０次的迭代中产生的５０个弱分类器的训练误差
情况如图 ５所示。可以看到，采用的各个弱分类
器的正确率均低于单个弱分类器的最高正确率。

在选定训练数据和训练方法后，弱分类器的

个数选择会直接影响到训练时间和精度。图６显
示了运用 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法，不同诊断模型的错误率
随弱分类器个数增加的变化情况。可以看出，初

始时单个弱分类器的精度并不高，在弱分类器数

量不多（小于５个）的情况下，弱分类器错误率明
显上升，当弱分类器个数增多时，错误率明显下

降，最后趋于相对稳定的波动。ＡｄａＢｏｏｓｔ算法之
所以能提升正确率，在于训练多个模型来诊断，模

型增多增加了训练时间，这一算法实质是以牺牲

时间效率来提高正确率，因此可根据计算时间和

诊断准确率综合确定弱分类器的数量，如上例弱

分类器个数为２０即可。
注意到在图 ６中，相关系数法和单位向量法

的相关诊断模型错误率没能随着弱分类器个数的

提升而进一步减小。对此进行分析发现，与比值

系数法相比，采用相关系数法和单位向量法准备

的一些故障数据标识过于接近（如表 ４中第 ７、８、
９类３种故障），导致某些故障与另一种故障容易
混淆。而 ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＳＡＭＭＥ算法虽然放宽弱分类
器错误率限制，但其没有关注到弱分类器的质量，

不能保证每次被弱分类器正确分类的训练样本权

值一定大于其错分到其他任一类别的训练样本权

重，从而不能确保最终强分类器正确率的提

升
［１７］
，即算法中多个弱分类器将某一故障固定地

诊断为另一种故障引起诊断错误。

通过第２种思路的噪声添加处理后，各数据

图 ４　不同训练数据下单个 ＳＶＭ模型的正确率

Ｆｉｇ．４　ＡｃｃｕｒａｃｙｏｆｓｉｎｇｌｅＳＶＭｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｒａｉｎｉｎｇｄａｔａ

准备方法下用多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法在进行 ２０次
迭代训练后，模型诊断正确率如表３所示。
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通过表３能够看出，不同训练数据加入相同
程度的噪声后，单个 ＳＶＭ分类正确率并不高，由
于单位向量法的训练数据数值比较接近，因此其

弱分类器的最高正确率比另外 ２种方法低，但在
增加了一项维度后，正确率明显有所提高。但在

弱分类器最高正确率较低的情况下，多分类 Ａｄａ
Ｂｏｏｓｔ算法组合 Ｍ个正确率较低的弱分类器的诊
断结果后，却能显著地提升诊断的正确率。

由上述分析可知，采用多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法
后模型诊断正确率均有显著提升，同时发现，初始

训练数据对诊断结果也会产生较大影响，这也反

映了各种数据准备方法所构建的数据在反映不同

故障特征时的差异。

综上可知，在实际诊断中，只通过某种训练数

据所得模型进行诊断，可能诊断某些故障中出现

错误。因此，为了全面反映故障的特征，在满足指

表 ３　交叉验证法中最优参数下的正确率和

经 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法提升后的正确率

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｃｒｏｓｓ

ｖａｌｉｄａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｔｈｅｂｅｓｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈａｔ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｂｙＡｄａＢｏｏｓｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ ％

故障诊断模型
弱分类器

最高正确率

应用 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法
后正确率

比值系数法 ７７．００ ９７．３

相关系数法 ７０．１０ ８７．５０

单位向量法 ６４．３８ ８６．５２

　单位向量法
（加入 ΔＥＧＴ／ΔＦＦ）

８３．０４ ８７．４５

印图数据所代表故障含义的基础上，通过多种训

练数据进行建模，再将多种建模结果同时用于分

析诊断，可以获得比较可靠的诊断结果。

图 ５　Ｍ＝５０时各弱分类器的训练误差

Ｆｉｇ．５　ＴｒａｉｎｉｎｇｅｒｒｏｒｓｏｆｅａｃｈｗｅａｋｃｌａｓｓｉｆｉｅｒｗｈｅｎＭ＝５０

图 ６　不同模型诊断错误率随弱分类器个数的变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｉａｇｎｏｓｉｓｅｒｒｏｒｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｏｄｅｌｓｗｉｔｈｎｕｍｂｅｒｏｆｗｅａｋｃｌａｓｓｉｆｉｅｒ

表 ４　相关系数法中数值相似的故障标识

Ｔａｂｌｅ４　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｆａｕｌｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

故障序号 １ ２ ３ ４ ５ ６ ７ ８ ９ … ２４

１ １ －１ －０．８０３ ０．８０３ ０．３１１ －０．３１１ －０．９９４ －０．９９５ －０．９９３ … ０．３７７



７ －０．９９４ ０．９９４ ０．７３４ －０．７３４ －０．２０８ ０．２０８ １ ０．９９９ ０．９９９ …　 －０．４３５

８ －０．９９５ ０．９９５ ０．７４０ －０．７４０ －０．２１７ ０．２１７ １ １ １ 　… －０．４２２

９ －０．９９４ ０．９９４ ０．７３４ －０．７３４ －０．２０８ ０．２０８ ０．９９９ １ １ 　… －０．４０５



２４ ０．３７７ －０．３７７ ０．０３１ －０．０３１ －０．４１４ ０．４１４ －０．４３５ －０．４２２ －０．４０５ … １

２．３　案例诊断
选取某航空公司 ３起未造成严重后果，只引

起特征参数不正常的故障案例进行诊断分析。通

过监控软件观察到发动机参数短时间有较大变

化，表明发动机状态不正常，由各参数与基线值的

偏差分析，得到相应参数偏差值
［１８］
。已知 ３起案

例的性能参数小偏差值如下。案例 １：ΔＥＧＴ＝
２２℃，ΔＦＦ＝２．８％，ΔＮ２＝１％，ΔＮ１＝０．２％；案
例２：ΔＥＧＴ＝８℃，ΔＦＦ＝１％，ΔＮ２＝０％，ΔＮ１＝
－０．２％；案例３：ΔＥＧＴ＝－５０．３℃，ΔＦＦ＝－１．１３％，

ΔＮ２＝－２．７％，ΔＮ１＝－２２．５７％。根据上述
４个模型进行诊断，结果如表５所示（表５中（１）、
（２）分别表示在第 １种、第 ２种噪声添加方法下
所得诊断模型的诊断结果，诊断结果的编号值表

示指印图中标识的第几种故障）。

由于一些故障标识数据间存在高度相似性

（见表３）和一些故障类型存在相关性，各模型诊
断正确率并不相同，因此模型诊断可能存在一定

偏差。但通过表５中各分类模型诊断结果综合分
析，最有可能的故障为 ７、７、１，根据指印图可知
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第７类故障为高压压气机组件性能损失，第 １种
为总温指示偏差。实际故障情况，案例 １为高压
压气机叶片出现损坏（见图 ７），案例 ２为某
２．５级放气活门连接曲柄与连接环出现脱落，案
例３为 Ｔｔ２探头出现问题。案例 １和案例 ３诊断
结果完全正确。案例 １中，当发动机高压压气机
叶片出现损伤时，发动机压气效率会降低，推力也

会降低，为保持推力稳定，需要增加燃油量使压气

机转速增加，来提高增压比，因此各参数均出现增

加；案例２中，２．５级放气活门全开，会使引气量
减少，压气机效率表现出下降，因此会影响高压压

气机组件效率；案例 ３中，Ｔｔ２探头出现问题时，
由于测量参数需要利用总温进行修正，在发动机

ＥＰＲ测量参数不改变时，这 ４个气路参数会有同
正负方向的偏差，且 ΔＥＧＴ偏差过分异常表明了
指示系统故障的可能性较高。

由上可见，根据上述方法所建立的模型，在实

际诊断中诊断准确性很高，对于故障诊断具有较

大的指导意义。由于指印图中标识的一些故障只

是相关单元体的性能问题，如案例 ２中并未指明
导致故障具体原因，因此在实际故障诊断中仍需

采用孔探等其他手段进一步的分析和探查。

表 ５　案例诊断结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｃａｓｅｓ’ｄｉａｇｎｏｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓ

故障诊断模型
故障序号

案例１ 案例２ 案例３

比值系数法（１） ７ ７ ２０
比值系数法（２） ７ ７ １
相关系数法（２） ８ ７ １
单位向量法（１） ７ ７ １
单位向量法（２） ７ １２ １
单位向量法（加入 ΔＥＧＴ／ΔＦＦ）（２） ７ ７ ２

图 ７　案例 １的实际排故检测结果

Ｆｉｇ．７　Ａｃｔｕａｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｒｏｕｂｌｅｓｈｏｏｔｉｎｇ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆＩｎｓｔａｎｃｅ１

３　结　论

运用多分类 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法的综合改进算法，

以 ＳＶＭ为基础分类器，显著提高了诊断的准确
率。在实际案例诊断中，采用不同训练数据建立

了多个 ＡｄａＢｏｏｓｔ诊断模型，将其用于实际故障的
诊断，通过综合分析诊断结果，可以更加准确地判

断故障种类。

需指出的是，本文采用的 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法及其
改进算法仍有改善空间

［１７］
，如对难以区分的样本

进行再处理等方法，可以在后续研究中加以完善，

从而能够进一步提高训练模型的正确率。
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ｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ａｎｄｔｈｅｔｒａｉｎｉｎｇｄａｔａｆｏｒｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｗｉｔｈｆｅｗｅｆｆｅｃｔｓｏｆｆａｕｌｔｄｅｇｒｅｅｓ
ｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｔｈｅｎｔｈｅｍｏｄｅｌｗａｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．ＴｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅＡｄａＢｏｏｓｔｂａｓｅｄ
ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃｌａｓｓｉｆｉｅｒ．Ｗｉｔｈｔｈｅａｃｔｕａｌｆａｕｌｔｃａｓｅｓ，ｉｔｉｓ
ｖｅｒｉｆｉｅｄｔｈａｔｔｈｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｍｏｄｅｌｃａｎｂｅｗｅｌｌａｐｐｌｉｅｄｔｏｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＡｄａＢｏｏｓｔ；ｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅ（ＳＶＭ）；ｕｎｉｔｖｅｃｔｏｒ；ｒａｔｉｏｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ；ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉ
ｃｉｅｎｔ；ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３２７１３：１１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３２７．０９３０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（３１２２０１４Ｄ０１０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｌｃａｏ＠ｃａｕｃ．ｅｄｕ．ｃｎ
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大气层外拦截弹建模与攻防效能分析

谢经纬，陈万春

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：基于跨大气层反导拦截的各阶段流程，首先完成了某型拦截弹的动力学建
模，然后利用预测拦截点（ＰＩＰ）导引以及射表插值的思想，设计了针对大气层外中远程弹道类
目标的中段拦截制导方法。在此基础上，研究了不同情形下拦截弹针对弹道导弹的部署区域，

发射区段与拦截区段，以及固定拦截阵地的保护范围，验证了大气层外拦截导引方法的有效

性。考虑到弹道导弹可能采取的突防措施，包括机动变轨、电子干扰以及红外诱饵掩护等手

段，通过设计大样本仿真试验，分析进攻弹所采取的不同措施带来的突防效能。对于能够拦截

常规弹道的拦截弹部署点，进攻弹可以通过机动变轨和释放诱饵等策略分阶段起到干扰作用，

将突防概率提高到７０％以上。
关　键　词：大气层外；动能拦截；预测拦截点（ＰＩＰ）；数值射表；攻防效能
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８２６１３

　　２０１７年２月４日，美国导弹防御局宣布在当
地时间３日进行的一次反导试验中，美日合研的
ＳＭ３ＢｌｏｃｋⅡＡ型拦截弹于太平洋上空成功摧毁
了一枚模拟中程弹道导弹的靶弹。这标志着该名

美国导弹防御体系中的新成员朝向正式服役迈出

了关键性的一步。然而，在２０１７年６月下旬以及
２０１８年 １月 ３１日的 ２次后续测试中，拦截弹在
“宙斯盾”系统雷达已经完成追踪目标的情况下

却未能予靶弹以毁伤，又表明 ＳＭ３ＢｌｏｃｋⅡＡ加
入当前反导系统后的稳定运作尚需时日。

自从１９４４年德军的 Ｖ２型“复仇武器”登上
战场以来，弹道导弹突防与拦截技术，一直是一个

经久不衰的热门话题。而多层次、多阶段和多模

式的导弹防御系统极大地挤压了弹道导弹的生存

空间，随着反导体系的日趋成熟，弹道导弹的突防

难度也在加大。关于大气层外远程拦截导引的方

法，国内外许多学者以及研究机构已经多有建树。

其中预测制导方案是将拦截器对来袭目标的零控

脱靶量（ＺｅｒｏＥｆｆｏｒｔＭｉｓｓ，ＺＥＭ）作为控制指标进
行设计。Ｚａｒｃｈａｎ［１］在此方面做出突出工作，其在
平面拦截问题过程将预测制导与比例导引以及扩

展比例导引进行比较；考虑到大气层外拦截中具

有较长的滑行阶段，Ｚｅｓ［２］对两飞行器间的重力差
进行校正并将改进的比例导引应用于拦截任务；

此外 Ｚｅｓ［３］利用 Ｋｅｐｌｅｒ／Ｌａｇｒａｎｇｅ轨道方程对拦截
器与目标间的 ＺＥＭ进行预报；Ｐｈｉｌｌｉｐｓ和 Ｍａｌｙｅ
ｖａｃ［４５］利用任务图表分析的方法为带有 ２次脉冲
控制的推进器选择发动机性能参数；Ｇｕｔｍａｎ和
Ｒｕｂｉｎｓｋｙ［６］研究了大气层外拦截中段制导，以及
中末制导交班的条件，不过暂未考虑目标变轨等

非理想运动状态的影响。

关于大气层外动能战斗部（Ｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ
ＫｉｌｌＶｅｈｉｃｌｅ，ＥＫＶ）的控制设计，重点在于保持快
速响应，而且需要将连续的制导指令离散化，以适

应轨控发动机的需求。Ｈａｂｌａｎｉ［７］分析了测量信
息处理的延迟对 ＥＫＶ脉冲导引法的影响，并通过

Administrator
新建图章
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　第 ９期 谢经纬，等：大气层外拦截弹建模与攻防效能分析

脱靶量误差分析来设计 ＥＫＶ的各项参数［８］
。

Ｇｕｏ等［９］
设计了一种准滑动模态导引律，而 Ｓｈｉ

ｍａ和 Ｇｏｌａｎ［１０］运用滑动模态方法研究了一种能
够执行轴向加速指令的拦截器。

从进攻方的角度来看，弹道导弹防御系统是

复杂的大系统，因此针对其各环节采取相应措施，

分情况考虑系统的效能是有必要的
［１１］
。吴钰飞

等
［１２］
分析了诱饵对突防效能的影响及反导系统

的拦截方式和拦截策略；在单枚弹头被发现、跟

踪、识别及单发拦截成功率的基础上，建立了诱饵

影响下多枚弹道导弹的突防效能模型。Ｙａｏ
等

［１３］
基于网络分析的方法来评估导弹防御系统

的作战效能；杨晓凌和邱涤珊
［１４］
则对导弹防御作

战中威胁识别结果、落点预报以及拦截器拦截成

功率的不确定性进行了分析和建模，构建了不确

定条件下拦截器对来袭目标分配的规划模型。而

要从宏观的角度上评估一定数量的拦截弹对抗一

定数量的弹道导弹所能实现的防御效能，通常是

由概率的形式来表达的
［１５］
；Ｇｌａｓｅｒ和 Ｆｅｔｔｅｒ［１６］借

用建立的概率模型分析了国际间导弹攻防战略的

现实意义，从微观角度的型号建模，攻防措施，效

能分析，最终上升到宏观视野下的国家战略，也是

当前许多研究者努力推进的一个方向。

本文在针对当前的某型大气层外拦截弹进行

调研、分析、建模的基础上，按照一定的作战想定

场景，通过计算机仿真试验来对比不同突防措施

的效能，以期合理地规划中远程弹道导弹与反导

拦截系统之间的攻防对抗手段，为其实际应用提

供有价值的参考。

１　拦截弹动力学模型

拦截弹总长度 ６．５８ｍ，发射质量 ２３１３．２ｋｇ，
采用垂直发射方式，弹体部分由三级火箭助推器

以及载荷舱组成，在大气层内飞行段采用推力矢

量控制（第１级）以及气动面控制（第 ２级），跨大
气层飞行段采用推力矢量控制（第 ３级），最终燃
尽后释放出 ＥＫＶ，执行碰撞拦截任务。拦截弹的
主要尺寸如图１所示。

引入地面系（北天东）记为 Ｏｄｘｄｙｄｚｄ，弹体
系记为 Ｏｂｘｂｙｂｚｂ。依照经典的六自由度建模方
法，拦截弹质心运动的动力学方程写为

Ｖ
·

ｘｂ ＝ａｘｂ－ωｙＶｚｂ＋ωｚＶｙｂ

Ｖ
·

ｙｂ ＝ａｙｂ－ωｚＶｘｂ＋ωｘＶｚｂ

Ｖ
·

ｚｂ ＝ａｚｂ－ωｘＶｙｂ＋ωｙＶｘ
{

ｂ

（１）

式中：速度分量 Ｖｘｂ、Ｖｙｂ、Ｖｚｂ，加速度分量 ａｘｂ、ａｙｂ、

图 １　拦截弹主要尺寸

Ｆｉｇ．１　Ｍａｉｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ

ａｚｂ和旋转角速度分量ωｘ、ωｙ、ωｚ均表示在弹体系下。
其中主动段飞行的加速度表达式为

ａｘｂ ＝（Ｆｘ＋Ｐｘ）／ｍ－ｇｓｉｎ

ａｙｂ ＝（Ｆｙ＋Ｐｙ）／ｍ－ｇｃｏｓγｃｏｓ

ａｚｂ ＝（Ｆｚ＋Ｐｚ）／ｍ＋ｇｓｉｎγｃｏｓ
{



（２）

式中：ｍ为导弹质量；ｇ为重力加速度；Ｆｘ、Ｆｙ、Ｆｚ为
导弹所受到的外力；Ｐｘ、Ｐｙ、Ｐｚ为导弹的推力分量，
尤其考虑的是推力矢量控制情形；为拦截弹的当
地弹道倾角；γ为滚转角。其中第１级助推器燃料
最多，燃烧时间最短，配备４个独立摆动的喷口，用
于导弹的初始转弯，能够迅速调整姿态；第 ２级推
进剂分为２段，以不同的燃烧速率为拦截弹持续加
速，拥有较长的工作时间；第 ３级助推器采用双脉
冲设计，其间隔时间可控，确保拦截弹在飞出大气

层后能根据预测拦截点（ＰＩＰ）来调整关机速度，为
末制导创造条件。各级助推器的主要参数见表１。

对于轴对称导弹，横向转动惯量 Ｊｙ和 Ｊｚ可以
认为是相等的。设 Ｊｙ＝Ｊｚ＝Ｊ，则绕质心转动的动
力学方程可以写成

ωｘ ＝Ｍｘｂ／Ｊｘ
ωｙ ＝（１－Ｊｘ／Ｊ）ωｘωｚ＋Ｍｙｂ／Ｊ
ωｚ ＝－（１－Ｊｘ／Ｊ）ωｘωｙ＋Ｍｚｂ

{
／Ｊ

（３）

式中：Ｍｘｂ、Ｍｙｂ、Ｍｚｂ为弹体系下的力矩；Ｊｘ为轴向转
动惯量。式（３）表明，如果能够控制导弹的滚转运
动，令 ωｘ≈０，在控制系统的设计上会带来许多方
便。而对于依靠轨控发动机来制导的动能战斗

部，这一点则几乎是必需的。

令拦截弹从垂直发射状态转弯至 １０°～９０°
弹道倾角，并飞行至主动段结束，如图２所示。图

表 １　火箭助推器的基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｏｃｋｅｔｂｏｏｓｔｅｒ

级　数 总质量／ｋｇ 燃料质量／ｋｇ 推力／ｋＮ 工作时间／ｓ

１ ７２５．７ ５７７．８ ６２．５５×４ ６

２ １１３４．０　
３９８．６
５０８．６

１３９．２４６
　４０．６１１

８
３５

３ ４５３．５
１５０．０
１５０．０

４２．０
４２．０

１０
１０

７２８１
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图 ２　拦截弹速度分布

Ｆｉｇ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ

中：虚线等速度线是指拦截弹加速到这个水平所

处的弹道位置（由高度和横程表示），实线一端的

速度是指拦截弹飞完主动段（实线末端）时刻的

关机速度。可以看出关机速度随弹道高低角而变

化，大致分布范围为４９００～５５００ｍ／ｓ。拦截弹经
历的加速过程中，达到 １０００ｍ／ｓ的水平较快，主
要是由第１级助推器完成；１５００～２５００ｍ／ｓ段跨
度较大，是由第２级助推器的第２工作段所致；之
后从２５００ｍ／ｓ至关机，速度提升较大，体现了第３
级助推器在剩余结构质量较小时有很强的加速能

力。而且从飞行高度来看，第 ３级工作期间拦截
弹基本处于跨大气层段，因此考虑把导向 ＰＩＰ的
修正工作交给第３级助推器进行。

２　跨大气层拦截制导策略

２．１　大气层内转弯段
将弹体绕质心的运动学方程采用 Ｅｕｌｅｒ角

（姿态角）表达为

θ
·

＝ωｙｓｉｎγ＋ωｚｃｏｓγ

ψ
·

＝ １
ｃｏｓθ

（ωｙｃｏｓγ－ωｚｓｉｎγ）

γ
·

＝ωｘ－（ωｙｃｏｓγ－ωｚｓｉｎγ）ｔａｎ










θ

（４）

由于拦截弹垂直发射，在垂直起飞阶段会出现

奇异性，具体表现为滚转角γ与偏航角ψ定义的失
效。采用四元数法能够予以克服，但会使拦截弹的

姿态表达得不够直观。本文提出了一种在俯仰角

θ≈π／２的情况下，临时改变姿态描述来避免运动
方程奇异的方法。弹体垂直姿态下的变量见图３。

首先，根据式（４），只要有 ω２ｙ＋ω
２

槡 ｚ ＞０，在
θ→π／２时可以得出滚转角 γ满足

ωｙｃｏｓγ－ωｚｓｉｎγ→０
γ→ ａｒｃｔａｎ（ωｙ／ωｚ）

γ→ ａｒｃｔａｎ（ωｙ／ωｚ）－
{ π

（５）

其次，认为完全垂直状态下的飞行器，姿态仅

由俯仰角 θ和滚转角 γ０来定义。在进入垂直状
态的瞬时，滚转角 γ１＝ａｒｃｔａｎ（ωｙ／ωｚ），而当弹体
轴 ｘｂ与地面系 ｙｄ轴重合的瞬间，定义新的滚转
角为 γ０＝γ１＋ψ１，相当于把之前的偏航角与滚转
角“合并”。

当弹体由于转动角速度 ω的作用离开垂直
状态的瞬时，记 ｉｙｄ为 ｙｄ轴向的单位向量，弹体轴
ｘｂ在 ｚｄＯｄｘｄ平面内的投影与向量 ｉｙｄ×ω共线反
向。因此按照非垂直状态下的 Ｅｕｌｅｒ角定义，则
滚转角 γ２为 ω－ωｘｉｘｂ转向 －ｚｂ所掠过的角度，亦
即 γ２＝ａｒｃｔａｎ（ωｙ／ωｚ）－π；而偏航角与滚转角解
除“合并”的瞬时，可得 ψ２＝γ０－γ２。

具体到执行程序，见图 ４。为了替代无限趋
近垂直的过程，需要设置一个小量 １０－４ｒａｄ，作为
进入垂直姿态“附近”的界限。需要说明的是

ａｒｃｔａｎ（ωｙ／ωｚ）是在 ｙｂＯｂｚｂ平面四象限中取值的
反正切函数。

令 ＰＩＰ为（０，１００，－１４０）ｋｍ，在地面系中的
投影位于 －ｚｄ轴。观察拦截弹初始转弯过程中姿
态角变化。

图 ３　弹体垂直姿态下的变量

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｂｌｅｓｉｎｖｅｒｔｉｃａｌａｔｔｉｔｕｄｅｏｆｍｉｓｓｉｌｅｂｏｄｙ

图 ４　初始转弯段运动学方程

Ｆｉｇ．４　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌｔｕｒｎｉｎｇｐｈａｓｅ
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由于拦截弹是轴对称的，在 ０ｓ时刻取弹体
轴 ｙｂ与 ＰＩＰ在地面上的投影共线反向，以期拦截
弹仅控制 ωｚ就可使俯仰方向对准空间的 ＰＩＰ，因
此 γ０＝９０°；假设为了避免碰撞，拦截弹在高于
１００ｍ开始允许弹体绕 ｚｂ轴转动，使得俯仰角 θ＜
９０°；而当拦截弹离开垂直状态时，弹体在地面的
投影需要与 ＰＩＰ投影共向，即期望的偏航角 ψ２＝
９０°；且俯仰角 θ期望值为 ａｒｃｔａｎ（１００／１４０），约
３５．６°；滚转角 γ期望值为 ０°。从图 ５可以看出，
弹体在第１级结束时刻姿态角能够分别达到期望
值，从而使得 ｘｂ轴指向 ＰＩＰ，完成初始转弯任务。

图 ５　第 １级助推段的姿态角曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｄｕｒｉｎｇｔｈｅ

ｆｉｒｓｔｂｏｏｓｔｉｎｇｓｔａｇｅ

２．２　大气层外制导段
当拦截弹离开大气层以后，由于在导引头捕

获目标前需要经历较长的无动力飞行阶段，所以

应在助推器燃尽时将零控脱靶量消除掉，这就要

求应用 Ｌａｍｂｅｒｔ原理以及“能量管理控制［１］
”了。

在发动机关机时刻，拦截弹要确保能够从关

机点位置按指定时间飞抵 ＰＩＰ，因此准确地解算
关机点速度向量 Ｖ０至为重要。在地心引力场的
环境下，假设关机点位置对应的地心向量为 ｒ０，
ＰＩＰ位置对应的地心向量为 ｒＦ，要求的飞行时间

为 ｔＦ，则所需要的关机时刻速度为
［１］

Ｖ（） ＝

　　 Ｇ（１－ｃｏｓ）

ｒ０ ｃｏｓ ( ｒ０ ｃｏｓ
ｒＦ

－ｃｏｓ（＋ )槡
）

（６）
式中：Ｇ为地心引力常数；为拦截弹相对于地心
的角行程，即 ｒ０和 ｒＦ之间的夹角

＝ａｒｃｃｏｓ
ｒ０ｒＦ
ｒ０ ｒＦ

（７）

　　如图６所示，ＲＥ为地球半径，坐标轴 ｘｒ和 ｙｒ
由地心 Ｏｅ出发，均在拦截弹射面内，因此速度向

图 ６　地心系下的飞行示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｖｅｌｌｉｎｇｉｎｅａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｆｒａｍｅ

量的２个分量表示为
ｘｒ（０）＝ Ｖｃｏｓ（－π／２＋θ０）
ｙｒ（０）＝ Ｖｓｉｎ（－π／２＋θ０{ ）

（８）

当然，为了方便可以把 ｘｒ轴直接取到与关机
点向量 ｒ０共线，这样就有 θ０＝０。

一般情况下弹头需要再入大气层，因此拦截

弹和目标弹头都运行在偏心率

λ＝
ｒ０ Ｖ ２

Ｇ
＜２ （９）

的圆锥曲线轨道（即椭圆弹道）上，那么从关机点

到拦截点需要的飞行时间为
［１］

ｔＦ ＝
ｒ０

Ｖｃｏｓ
·

[　　 ｔａｎ（１－ｃｏｓ）＋（１－λ）ｓｉｎ

（２－λ）１－ｃｏｓ
λｃｏｓ２

＋ｃｏｓ（＋）
ｃｏｓ( )

＋

　 ２ｃｏｓ
λ ２／λ－槡 １

３ａｒｃｔａｎ
２／λ－槡 １

ｃｏｓｃｏｔ（／２）－ｓｉｎ( ) ]
（１０）

综上所述，可以得到一组方程

＝ｆ（ｒ０，ｒＦ）

Ｖ ＝ｆ（ｒ０，ｒＦ，，）

ｔＦ ＝ｆ（Ｖ，，
{

）

（１１）

式中：ｒ０和 ｒＦ已知，可以算出，那么接下来的工
作就是给出期望的飞行时间 ｔＤＥＳ，就可以通过分
割法迭代 使得 ｔＦ逼近 ｔＤＥＳ，比如 ｔＦ－ｔＤＥＳ ＜
１ｍｓ，此时代入 就可以将式（１１）得到的 Ｖ定为

拦截弹期望的关机速率 ＶＤＥＳ ，解算流程见图７。

２．３　动能战斗部建模
拦截弹的有效载荷为 ＥＫＶ，在末制导阶段主

要依靠红外导引头获取目标视线角信息，并由姿

轨控系统 （ＤｉｖｅｒｔａｎｄＡｔｔｉｔｕｄｅＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，
ＤＡＣＳ）执行跟踪变轨指令。由于红外导引头视
界很窄，通常为 ±１°，因此假定姿控系统能确保弹

９２８１
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体轴 ｘｂ指向目标。姿轨控系统的布局方式为：
４个大推力的轨控发动机（Ｄ）沿轴向对称布置，
与质心共面；６个小推力的姿控发动机（Ａ）置于
尾部。ＥＫＶ的主要结构如图８所示。

假设轨控发动机有 １０ｍｓ的开关机延迟，且
Ｄ１～Ｄ４在开启状态下的恒定推力均为 Ｆｍａｘ。
ＥＫＶ的各项基本参数如表２所示。

根据比例导引律，制导指令 ｎｃ为

ｎｃ＝Ｎ′Ｘ
·

ＴＭ
ｑＳ ＝Ｎ′ｒＺＥＭ／ｔ

２
ｇｏ

　　ｔｇｏ≈ ＸＴＭ／Ｘ
·

ＴＭ （１２）

式中：ｑＳ为视线转动角速率；Ｎ′为导引系数；ＸＴＭ
为弹目相对位置ＲＴＭ沿弹目相对速度ＶＴＭ方向的

图 ７　期望速度的解算流程

Ｆｉｇ．７　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｄｅｓｉｒｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

图 ８　ＥＫＶ姿轨控系统结构

Ｆｉｇ．８　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＤＡＣＳｏｆＥＫＶ

表 ２　ＥＫＶ的基本参数

Ｔａｂｌｅ２　ＢａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＥＫＶ

参　数 数　值

红外导引头视距／ｋｍ ７００

长度／ｍ ０．６８

直径／ｍ ０．１９

总质量／ｋｇ ６０．０

燃料质量／ｋｇ ２０．０

秒流量／（ｋｇ·ｓ－１） １．０

推力／ｋＮ ２．６

分量；ｔｇｏ为剩余飞行时间；则当前零控脱靶量 ｒＺＥＭ
及轨控发动机工作时长 Δｔ需要满足
ｒＺＥＭ ＝ｎｃｔ

２
ｇｏ／Ｎ′＝０．５ａΔｔ

２＋ａΔｔ（ｔｇｏ－Δｔ）
　　ａ＝Ｆｍａｘ／ｍ （１３）

使得拦截弹经过 Δｔ时间的修正后，能够确保
拦截目标。由于发动机推力是固定值 Ｆｍａｘ，只能
控制工作时长 Δｔ。而频繁开关机也是不期望的，
可以等待 ｎｃ增大到一定值后再执行。设轨控开

机门限 ＩＯＮ为
［１７］

ＩＯＮ ＝Ｎ′（ｃ－０．５ｃ
２
）Ｆｍａｘ／ｍ

　　ｃ＝Δｔ／ｔｇｏ （１４）
注意 ｃ＜１，且满足 Δｔ＜ｍｆ／ｍ，ｍｆ为燃料质

量，即不超出剩余飞行时间，也不超出 ＥＫＶ燃料
能维持的时间。本文取 ｃ＝０．１３４，具体的工作流
程如图９所示，关机门限 ＩＯＦＦ可以取一个小量，避
免系统出现震荡。

图 ９　轨控发动机开关逻辑

Ｆｉｇ．９　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｌｏｇｉｃｏｆｄｉｖｅｒｔｔｈｒｕｓｔｅｒ

３　基于射表的预测拦截点选取法

使用预测导引原理拦截目标，实际上就是在

飞行过程中将拦截弹向 ＰＩＰ导引，如果对 ＰＩＰ的
计算是准确的，则这种导引就相当于是向空中某

固定点的导引，这也是与大气层外制导阶段使用

Ｌａｍｂｅｒｔ导引律的要求相呼应的。
３．１　大气层外拦截射表

文献［１］中对于瞬间达到关机速度的“脉冲”
拦截弹模型，给出了利用 Ｌａｍｂｅｒｔ问题数值解来获
得 ＰＩＰ的算法。然而实际上拦截弹还包含姿态控
制环节、程序转弯段以及跨大气层飞行段，多级助

推的情况就更为复杂，不能仅以大气层外的飞行状

态来计算 ＰＩＰ。一个实用的办法就是通过蒙特卡罗
仿真，掌握拦截弹的性能并建立简明的数值射表。

本文中射表数据的获取，就是在完成拦截弹

动力学建模的基础上，通过对地心惯性系下的一

系列目标点做仿真试验。由于拦截弹采用垂直发

射方式，对目标点所在的射向不敏感，因此目标位

置可仅由２个参数，即当地高度 ｈ和初始弹目距
离 ｒ来表征。首先按一定间隔取 ｈ∈ （１００，
１５００）ｋｍ，ｒ∈（３００，３０００）ｋｍ范围内的点，并搜

０３８１
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索 ＥＫＶ到达每个点（ｒ，ｈ）飞行时间 ｔＦ的最大、最
小可用值，分别记为 ｔＭＡＸ（ｒ，ｈ）和 ｔＭＩＮ（ｒ，ｈ）。然
后在得到的 ｔＦ取值区间［ｔＭＩＮ，ｔＭＡＸ］内找出一个使
ＥＫＶ燃料消耗最少的值，定义为 ｔＯＰＴ（ｒ，ｈ）。
图１０给出了等 ｔＯＰＴ（ｒ，ｈ）曲线在射表范围内的分

布，为了适应数据矩阵绘图取横程 ｌ＝ ｒ２－ｈ槡
２
而

非 ｒ作为横坐标，图中各线为等时间线，单位为 ｓ。
虽然按照 Ｌａｍｂｅｒｔ导引理论，只要指定的 ｔＤＥＳ

不太小，拦截弹总能达到理想的关机速度ＶＤＥＳ，从
而ＥＫＶ无需进一步控制就可恰好在ｔＤＥＳ时刻击中
目标。但是具体到六自由度的模型中，由于自动

驾驶仪存在延迟，能量管理只能保证对于一定范

围内的 ｔＤＥＳ，使得关机速度误差 ΔＶ 接近 ０。由
于助推段结束至 ＥＫＶ完成拦截的飞行时间为 ｔＦ，
则产生的弹道误差 Δｒ＝ ｔＦΔＶ是需要 ＥＫＶ消耗
燃料来修正的。实际仿真中当 ｔＤＥＳ［ｔＭＩＮ，ｔＭＡＸ］
时，都会使 ＥＫＶ由于燃料耗尽失去控制力，从而
错失拦截目标，故认为这样的 ｔＤＥＳ是“不可用的”。
因此决定了 ｔＤＥＳ的选择受到限制，存在上下边界
以及其间的最优值。

图 １０　射表中 ｔＯＰＴ分布的示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｔＯＰＴｉｎｆｉｒｉｎｇｔａｂｌｅ

３．２　预测拦截点的选取
假设目标完全按照引力弹道飞行，当前时间

为 ｔ０，对于目标在未来时刻 ｔ１所处的弹道上位置

Ｐ１，相对于拦截阵地为（ｒ１，ｈ１），可以根据射表对

该点的３个飞行时间 ｔＭＩＮ、ｔＭＡＸ和 ｔＯＰＴ进行插值，来

判断位置 Ｐ１是否能被取作 ＰＩＰ。
判断的标准，在于目标飞抵该点的剩余时间，

是否足够拦截弹完成发射，制导，直至命中的过

程。反映在射表上，即该点的（ｒ１，ｈ１）要满足

ｔ１－ｔ０ ＞ｔＭＩＮ（ｒ１，ｈ１） （１５）

此处暂不考虑 ｔＭＡＸ是由于拦截弹可以待机。

如图１１所示的一段进攻弹道，这里 ｔ１－ｔ０也

图 １１　预测拦截点的搜索

Ｆｉｇ．１１　Ｓｅａｒｃｈｏｆｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ

就是留给拦截弹飞抵 Ｐ１点的最大可用时间。通
常，随着在目标弹道上搜索的时间 ｔ１不断递增，
只要目标弹道的射面离拦截阵地不太远，起始时

刻 ｔ０不太迟，总会遇到可用的拦截点。而 ｔ０取决
于防御方探测系统首次捕获目标的时间，因此雷达

的前出部署，天基红外对战场的覆盖也十分关键。

在此基础上，进一步寻找目标弹道上新的时

间点 ｔ２和位置 Ｐ２，其相对于拦截阵地的（ｒ２，ｈ２）
满足：

ｔ２－ｔ０≥ ｔＯＰＴ（ｒ２，ｈ２） （１６）
如果存在，意味着将该点作为 ＰＩＰ，并选择拦

截弹的发射时间为

ｔｍ０ ＝ｔ２－ｔＯＰＴ（ｒ２，ｈ２）＞ｔ０ （１７）
就可以使拦截弹在经过 ｔＯＰＴ（ｒ２，ｈ２）时长的飞行
后，在 ｒ２点拦截目标。根据射表中 ｔＯＰＴ的含义，这
会使得 ＥＫＶ消耗最少的燃料，从而比选择 Ｐ１作
为 ＰＩＰ要更加优越。

如果不存在前述时间点 ｔ２和位置 Ｐ２，说明整
个目标弹道上的所有位置点留给拦截弹的可用时

间都不宽裕，总是有 ｔ－ｔ０＜ｔＯＰＴ（ｒ，ｈ），那么可以
选择 ｔＭＡＸ（ｒ，ｈ）－ｔＭＩＮ（ｒ，ｈ）最大的点，发射时刻
ｔｍ０就选在当前值 ｔ０，通常在这样的位置也有较好
的拦截效果。

３．３　预测拦截点的更新
由于雷达探测误差、目标机动变轨等原因，自

拦截弹发射时预测的目标弹道诸元需要不断更

新。仍然假设大气层外目标在大部分时间内处于

引力弹道附近飞行，即不认为目标具有持续的且大

幅度的任意机动能力。这是预测目标弹道的前提

条件，在此基础上，利用拦截弹射表来更新 ＰＩＰ。
图１２所示的流程从防御系统发现预报弹道

误差，并完成弹道数据更新后开始，在当前时刻

ｔＮＯＷ至弹道末时 ｔＥＮＤ之间取 ｔ１，以及对应的目标位
置 Ｐ１。由于拦截弹已经于 ｔｍ０时刻发射，无法待
机，因此需要考虑 ｔＭＡＸ（ｒ，ｈ）对可用飞行时间 ｔＦ
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图 １２　预测拦截点更新的流程

Ｆｉｇ．１２　Ｕｐｄａｔｅｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ

的限制。所以，一方面该点相对于拦截弹发射点

的（ｒ１，ｈ１）要满足
ｔＭＡＸ（ｒ１，ｈ１）＞ｔ１－ｔｍ０ ＞ｔＭＩＮ（ｒ１，ｈ１） （１８）

另一方面，考虑到拦截弹已经具有一定的飞

行速率，大角度地改变速度方向会导致很高的过

载。因此在满足式（１８）条件的点集｛Ｐ１｝中应筛
选出这样的点 Ｐ１ｍｉｎ，使其与原预测拦截点 ＰＰＩＰ相
对于拦截弹位置 Ｐｍ张开的夹角最小，即
Ｐ１ｍｉｎ ＝

　　ｍｉｎａｒｃｃｏｓ
（ＰＰＩＰ－Ｐｍ）（Ｐ１－Ｐｍ）
ＰＰＩＰ－Ｐｍ Ｐ１－Ｐ

( )
ｍ Ｐ１∈｛Ｐ１｝

（１９）
并将此位置 Ｐ１ｍｉｎ作为新的 ＰＩＰ。

４　攻防仿真与效能分析

４．１　目标弹头相关设置
本文假设存在一型中远程弹道导弹，最大射

程 ｌｍａｘ＝５０００ｋｍ，可以打击地面以及水面目标，并
且具有大气层外变轨能力，携带电子压制干扰机

以及红外诱饵。

进攻弹的弹道解算由关机时刻 ｔ０开始，图 １３
展示了进攻弹道在不同的飞行时间 Ｔｆ下所呈现
的高低形态。其中 Ｔｆ＝１２２７．３ｓ是按照“最小能

量弹道”的原理来取值的
［１］
，也就是使得导弹达

到最大射程时所需的最小关机速率 Ｖ０ｍｉｎ 。而
把飞行时间更短，中段高度更低、速度更快的弹道

都称为压低弹道。

图 １３　不同飞行时间以及相应的弹道

Ｆｉｇ．１３　Ｍｕｌｔｉｐｌｅｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

４．２　可拦截的部署区域
按照前述进攻弹道的设计，为了简单起见将

弹道导弹的发射点取在 （０°，０°），落点取在
（Ｅ４５°，０°），飞行时间 Ｔｆ设为 １０００ｓ。拦截弹发
射阵地按２°间隔遍历０°～Ｅ９０°，Ｓ４０°～Ｎ４０°范围
内，仿真得到可以成功拦截目标的部署阵地范围

如图１４所示。
图１４中虚线是仿真中拦截成功的发射点集

的边缘，点表示理论计算得到的可拦截布点的集

合。理论计算是利用 Ｋｅｐｌｅｒ公式与 Ｌａｍｂｅｒｔ迭代
算法，即式（１１）中加入约束 Ｖ ≤５５００ｍ／ｓ得到
的，相当于在该点处发射初速度不超过 ５５００ｍ／ｓ
的“脉冲”拦截弹，且不考虑大气层的作用下能够

与目标弹道交会的情形。由于实际的拦截弹动力

学模型考虑了助推器加速过程，所以理论模型忽

略了该要素后，估算出来的可拦截防御区会比实

际情况有所“缩水”。但仍可以看到虚线与点的

边缘形态是相符的，体现了可拦截的部署点的分

布规律，因此仍不妨用“脉冲拦截弹”的理论方法

来估算大致的可用拦截布点。

关于图１４的一点补充说明，虽然部分拦截弹
的发射点可能接近目标起始位置，但实际上最终

的碰撞点仍然在目标弹道的外大气层段。由于拦

截弹从起飞到释放 ＥＫＶ的时间不少于 ７０ｓ，且无
法在大气环境内（ｈ≤８０ｋｍ）工作，那么受３．２节

２３８１
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中 ｔＭＩＮ的限制，ＰＩＰ将选择在弹道中段晚于 ｔＭＩＮ时
刻的位置。从而这些拦截弹的初始射向是顺着目

标弹道走向，在中段较高处“截住”目标的。

根据图 １４，确定起点落点后，变换不同的飞
行时间会得到不同的弹道中段高度，下面考察这

一变化对可拦截阵地区域的影响，仿真结果如

图１５所示。
可以看出随着目标沿着更快更低的弹道飞

行，可拦截部署区域总体上是在不断缩小的。这

为进攻方选择突防弹道提供了参考，在助推器性

能足够的前提下，更大的关机速率和更短的飞行

时间是有利于规避拦截的。而且也压缩了防御方

的拦截窗口，减少可用的拦截次数，对于打击舰

船、部队集结地等时敏类型的目标也很有必要。

图 １４　理论计算与仿真得到的布防区对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｆｅｎｓｅｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｚｏｎｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 １５　各飞行时间下弹道对应的布防区

Ｆｉｇ．１５　Ｄｅｆｅｎｓｅｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｚｏｎｅｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｅａｃｈｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅ

４．３　目标弹道的拦截区段
将拦截弹的发射点固定在（Ｅ２２．５°，０°），在

圆球大地模型下，设计一组近似平行的 ５０００ｋｍ
的进攻弹道，飞行时间均为１０００ｓ，其在弹道中点
处互相平行，且中点都投影在 Ｅ２２．５°经线上。通
过仿真考察拦截弹在这一组弹道上的发射区段／
拦截区段分布。

由图１６可以看出拦截弹部署在目标弹道正
下方时，拥有最大拦截窗口，最早和最迟的拦截碰

撞点仅取决于目标被发现的时间，以及再入大气

层（ｈ＜１００ｋｍ）的时间。而对于远离部署点的弹
道，拦截窗口逐步变窄，这是由于拦截弹需要更长

的时间才能飞抵拦截段。

图 １６　针对 ５０００ｋｍ弹道组的发射区段与拦截区段

Ｆｉｇ．１６　Ｆｉｒｉｎｇ／ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｓｅｃｔｉｏｎｓｏｎａｓｅｒｉｅｓｏｆ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｒａｎｇｅｏｆ５０００ｋｍ

４．４　固定部署点的保护区
假设进攻弹的发射阵地已知，设为（０°，０°），

弹道均采用“最小能量弹道”，射程从 １０００～
１５０００ｋｍ不 等。对 于 固 定 部 署 的 拦 截 阵 地
（Ｅ４５°，０°）可以研究其能够保护的范围。当弹道
导弹的落点位于这一区域，就可能在飞行过程中

的某一时刻被拦截弹毁伤。

图１７中弹道导弹的落点遍历 Ｅ１０°～Ｅ１３０°，
Ｓ６０°～Ｎ６０°的范围，其中只有圆点部分是位于
（Ｅ４５°，０°）处的拦截阵地未能保护的区域。
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图 １７　单个拦截阵地的保护区域

Ｆｉｇ．１７　Ｐｒｏｔｅｃｔｉｖｅｚｏｎｅｏｆｓｉｎｇｌｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｓｉｔｉｏｎ

相同条件下考察具有５５００ｍ／ｓ初速度的“脉
冲”拦截弹的保护区域，如图 １７中实线轮廓所
示。当弹道导弹的落点进入实线内部即被拦截。

与４．２节的情况相似，最大速度近似的情形下，具
有三级助推加速段的拦截弹模型要比 Ｌａｍｂｅｒｔ理
论模型的作用范围略大。

４．５　进攻弹采用突防措施
从已有的仿真结果来看，拦截弹凭借自身较

大的射程、射高以及关机速度，对于 ５０００～
１００００ｋｍ的弹道导弹都拥有很强的拦截能力。
进攻弹如果希望有效应对防御方的拦截，需要采

取进一步的突防措施，具体的设计过程如下所述。

４．５．１　变轨机动策略
弹道导弹在关机时刻瞄准的是一个掩护目标

点 Ｐ１，弹头按照预定的时间 ｔｄ依靠反冲作用与附
属质量体分离，同时获得所需的速度增量 ΔＶｔ而
实现变轨，如图１８所示，一面摆脱拦截弹的攻击，
一面使得落点变动到真正计划打击的目标 Ｐ２。

图１９所示情形，进攻弹在关机后 ２００ｓ时调
整落点，设弹头当前速度为 Ｖｔ１，然后利用式（６）、
式（７）并在 ｒ０处代入当前位置 Ｐ０，在 ｒＦ处代入落
点位置 Ｐ２，迭代计算不同速度倾角 下所需的
速度向量Ｖｔ２，搜索变轨前后速度差 ΔＶｔ ＝

图 １８　弹头机动变轨示意图

Ｆｉｇ．１８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗａｒｈｅａｄ

ｍａｎｅｕｖｅｒｏｒｂｉｔａｌｔｒａｎｓｆｅｒ

图 １９　弹头变轨致使修正预测拦截点

Ｆｉｇ．１９　Ｒｅｖｉｓｉｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔｄｕｅｔｏ

ｗａｒｈｅａｄｏｒｂｉｔａｌｔｒａｎｓｆｅｒ

Ｖｔ２－Ｖｔ１ 最小的方式。对比不变轨的情形，ＥＫＶ
仍然拦截成功但额外消耗燃料 ３７．６２％。如果能
设法延迟防御方雷达获取变轨后的弹头运动信

息，则会进一步增大 ＥＫＶ的修正难度，直至脱靶。
４．５．２　干扰突防措施

在变轨的同时，弹头启用电子压制干扰并释

放红外诱饵。电子干扰的目的在于延迟防御方对

变轨后的弹头重新进行弹道预测，具体有效的作

用时间取决于防御方的抗干扰能力。

图２０展示了电子干扰的意义。当弹头（左
侧）在 Ｐ０处，其速度由 Ｖｔ０变至 Ｖｔ１时，假设拦截弹
此刻位于 Ｐ１处（右侧），其速度为 Ｖｍ０，如能迅速
响应，将速度修正至 Ｖｍ１即可；而假如拦截弹一时
没有响应目标的变轨机动，继续飞行到位置 Ｐ２才
开始修正，就需要修正速度至 Ｖｍ２，当导弹速度的
模 Ｖｍ 变化不大时，速度方向修正的角度越大，
需要的过载也越大。因此延迟防御系统探测到变

轨后的弹头，可以进一步加大拦截难度。

红外诱饵针对来袭的 ＥＫＶ红外导引头，使其
有一定的概率错失真实目标。如图２１所示，假设
弹头和诱饵的信号样本 ｘｗ、ｘｂ均满足正态分布，
则每个目标的信号值落入一个特定区间［－Δ，

＋Δ］的概率，是将各自的概率密度函数 ｆ（ｘｗ）和

ｆ（ｘｂ）在该区间上的积分。而导引头辨识目标的
机制可以归结为一个或多个这样的区间，将信号

值落在区间内部的目标认作真实弹头
［１８］
。

文献［１８］分析了红外诱饵对 ＥＫＶ的干扰效
应，对于进入导引头视界的所有目标，ＥＫＶ都将根

图 ２０　电子干扰延迟拦截弹的响应

Ｆｉｇ．２０　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｒｅｓｐｏｎｓｅｄｅｌａｙｄｕｅｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｊａｍｍｉｎｇ

４３８１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ９期 谢经纬，等：大气层外拦截弹建模与攻防效能分析

图 ２１　包含诱饵的拦截仿真示意图

Ｆｉｇ．２１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｎｃｌｕｄｉｎｇｂａｉｔｓ

据预设的识别机制逐个判断。其中，弹头被正确

识别的概率为 Ｐｗｗ，被判定为诱饵的概率为Ｐｗｄ＝
１－Ｐｗｗ；诱饵被正确识别的概率为 Ｐｄｄ，被判定为
弹头的概率为 Ｐｄｗ＝１－Ｐｄｄ。

当所有信号源都被识别完毕后，ＥＫＶ将从自
己认定的“真实目标”中，随机锁定一个并攻击。

而当弹目距离接近到成像识别距离 ＲＴＭ０ ，如果
先前锁定的是诱饵，ＥＫＶ将重新搜索弹头并机动
修正，直至拦截或脱靶。

４．６　突防措施的仿真检验
假设电子干扰的有效作用时间是随机的，取

值范围［２０，４０］ｓ，代表防御方抗干扰能力的不确
定性；红外诱饵对 ＥＫＶ导引头的欺骗概率为
Ｐｄｗ＝０．７，而导引头误判弹头为诱饵的概率为
Ｐｗｄ＝０．１。当弹目相距 ＲＴＭ０ ≤１０ｋｍ时 ２种误判
概率归０，即该诱饵／弹头将被 ＥＫＶ识别出来，其
他条件见表３。

先考察弹头仅采取变轨的影响。弹头在关机

３００ｓ后与质量体分离变轨，将落点由目标Ⅰ调整
至目标Ⅱ，获得速度增量 ６０４．０ｍ／ｓ，完成后释放
红外诱饵。防御方从（Ｅ３０°，０°）、（Ｅ４０°，０°）２处
阵地同时发射拦截弹，得到的结果如图 ２２所示，
右侧纵轴对应虚线，表示轨控发动机开关指令，只

分为正向开机（＋ＯＮ），反向开机（－ＯＮ）和关机
表 ３　进攻弹的仿真想定

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｃｅｎａｒｉｏｏｆｂａｌｌｉｓｔｉｃｍｉｓｓｉｌｅ

关 机 点 目 标 Ⅰ 目 标 Ⅱ
飞行

时间／ｓ
诱 饵 数

（０°，０°） （Ｅ４５°，０°） （Ｅ４２°，Ｎ２°） ６８５．４６ ８

图 ２２　各火力单元拦截弹的末制导指令

Ｆｉｇ．２２　Ｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｍａｎｄｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ

ｏｆｅａｃｈｆｉｒｉｎｇｕｎｉｔ

（ＯＦＦ）３种情形。
图２２展现了末制导过程中拦截弹的加速度
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导引指令和轨控发动机开关指令。自 ３００ｓ开始
由于目标变轨，加速度指令都产生了幅度不等的

波动。比较来看当目标变轨更接近交会时刻，拦

截弹的修正难度会更大。而针对同一条弹道，拦

截交会时刻主要取决于拦截弹的发射位置。

从表 ４中可以看出，对于（Ｅ３０°，０°）发射的
拦截弹，弹头变轨的时机处在交会前 １３ｓ，且是速
度突变的方式，则 ＥＫＶ即使全程开启轨控也难以
修正，这一点在图 ２２左侧也有所体现；而对于
（Ｅ４０°，０°）发射的拦截弹，弹头变轨的时机处在
交会前 １１０ｓ，因此 ＥＫＶ还有时间消除目标变轨
产生的 ＺＥＭ。

图２３为弹头采用变轨措施前后可拦截阵地
的对比，除目标Ⅱ方向延长线上有一片区域拦截
失败以外，还有沿（Ｅ２０°，Ｎ１０°）→（Ｅ３０°，０°）→
（Ｅ２０°，Ｓ１０°）形成的一个圆弧形空白区域，其中
发射的拦截弹失败原因是类似的，都是由于目标

变轨后留下的时间不足以修正。这提示了进攻方

可以根据拦截阵地的位置选择变轨时机，使其处

在这样的空白区内，从而成功突防。

以上仅为单次仿真结果。当弹头使用“变轨
干扰诱饵”多重突防手段后，需要利用蒙特卡罗
仿真来得到一些随机因素对拦截弹的影响。

从图２４中可以看到，弹头变轨前即发生交
会的区域，拦截成功率普遍高于８０％；而突防措施

表 ４　拦截仿真结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

发射阵地 飞行时间／ｓ 燃料消耗／％ 脱靶量／ｍ

（Ｅ３０°，０°） ３１３．２２ ７２．４１ ３３２６．２

（Ｅ４０°，０°） ４０８．８７ ６２．６２ ０．０３９３

图 ２３　机动变轨目标及常规目标的可拦截发射点对比

Ｆｉｇ．２３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｕｎｃｈｐｏｉｎｔｓｆｏｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇ

ｍａｎｅｕｖｅｒｏｒｂｉｔａｌｔｒａｎｓｆｅｒｔａｒｇｅｔａｎｄｇｅｎｅｒａｌｔａｒｇｅｔ

图 ２４　部署区域内拦截成功率的分布

Ｆｉｇ．２４　Ｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｉｎｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｚｏｎｅ

启动后的区域内，进攻弹的突防效能明显上升，

拦截成功率普遍不足 ３０％。由于对抗目标机动
已经消耗大部分燃料，尽管在最后 １０ｋｍ范围内
ＥＫＶ能重新识别目标，但无余力完成弹道修正，拦
截失败。这体现了多重干扰手段联合作用的效能。

４．７　突防措施的效能分析
本文所列举的３类突防措施，包括机动变轨、

电子干扰和红外诱饵掩护。其中变轨机动和电子

干扰是联合运用的，针对的是已经迫近的拦截弹，

造成的影响在于预测拦截点急剧变化，从而加大

拦截弹道的修正难度，即大幅消耗 ＥＫＶ的燃料。
从４．２～４．４节的试验可以看出，防御系统针对常
规弹道类目标的拦截能力较强，区域范围、时间范

围都很广，说明及时、准确地预测目标弹道对于反

导成功至关重要；而通过变轨、干扰雷达来打破这

一环节也就成为了进攻方的选择。

相比较而言，红外诱饵掩护作用时间很长，释

放后对于来袭的拦截弹普遍有效。它的作用机理

主要是针对末制导，利用随机因素降低 ＥＫＶ的杀
伤概率。从统计层面来看，拦截成功率降低和进

入红外导引头视野的诱饵数目 ｎ直接相关。假设
在众多目标当中只有一个真实弹头，则最终该弹

头被 ＥＫＶ导引头选中锁定的概率为

Ｐｄ（ｎ）＝∑
ｎ

ｉ＝
[

０

１
ｉ＋１

Ｃｉｎ（１－Ｐｄｗ）
ｎ－ｉＰｉ ]ｄｗ （１－Ｐｗｄ）＝

　　 １
ｎ＋１∑

ｎ

ｉ＝０
［Ｃｉ＋１ｎ＋１（１－Ｐｄｗ）

ｎ－ｉＰｉ＋１ｄｗ］
１－Ｐｗｄ
Ｐｄｗ

＝

　　 １
ｎ＋１

［１－（１－Ｐｄｗ）
ｎ＋１
］
１－Ｐｗｄ
Ｐｄｗ

（２０）

按照仿真条件设置，Ｐｄｗ ＝０．７，Ｐｗｄ＝０．１，且
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　第 ９期 谢经纬，等：大气层外拦截弹建模与攻防效能分析

诱饵总数为８（即 ｎ≤８）时，枚举各种情形可以得
到表５。

考察弹头被诱饵成功掩护的概率１－Ｐｄ（ｎ），
与图２４中 Ｅ３０°以远布点的突防概率数据十分相
符，说明在拦截弹有能力对抗变轨机动的情况下，

弹头能否生存主要取决于末制导中 ＥＫＶ红外导
引头捕获的诱饵数量 ｎ。由于释放后诱饵的分布
与弹头速度方向相关，不同阵地发射的拦截弹沿

弹目连线 ＲＴＭ的方向，探测到的目标个数也就有
所不同。而释放 ８颗红外诱饵，可以确保至少
在一侧方向上有 ４个或更多的诱饵分布，根据
表 ５，拦截弹锁定弹头的概率会降至 ２５％以内。
由于机动变轨已经很大程度上消耗了 ＥＫＶ的燃
料，所以即使进入最后的识别距离 ＲＴＭ０ ，ＥＫＶ
也难以将轨迹从拦截诱饵修正到拦截真实

弹头。

表 ５　诱饵数与 ＥＫＶ锁定弹头的概率

Ｔａｂｌｅ５　ＢａｉｔｎｕｍｂｅｒａｎｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆＥＫＶ

ｌｏｃｋｉｎｇｏｎｗａｒｈｅａｄ

ｎ ３ ４ ５ ６ ７ ８

Ｐｄ（ｎ） ０．３６２０ ０．２５６５ ０．２１４１ ０．１８３６ ０．１６０７ ０．１４２９

５　结　论

本文由当前备受关注的导弹攻防对抗问题引

出，探讨了某型大气层外拦截弹的反导运作机制

以及弹道导弹突防作战的效能问题。

１）基于当前装备发展信息和反导拦截各阶
段的工作原理，建立了一种三级助推的大气层外

拦截弹动力学模型。

２）根据 Ｌａｍｂｅｒｔ原理和射表插值思想，设计
了一种大气层外远距离、长航时的拦截制导策略。

３）研究了某中远程弹道导弹的弹道特性，通
过分析拦截弹的可拦截部署区域，发射段与拦截

段、指定阵地的保护区域验证了本文设计的大气

层外拦截制导策略的有效性。

４）从理论上分析了弹道导弹不同的突防措
施及其所产生的效能，并与仿真结果互相印证，说

明了模型、算法以及设计理论的可信度与可行性，

期望能够为将来的装备规划、发展与部署提供理

论支持和参考。
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［１２］吴钰飞，罗小明，申之明，等．诱饵影响下多枚弹道导弹突防

效能研究［Ｊ］．装备学院学报，２００８，１９（３）：５７６２．

ＷＵＹＦ，ＬＵＯＸＭ，ＳＨＥＮＺＭ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ

ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｍｉｓｓｉｌｅｓｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｅｆｆｅｃｔ

ｏｆｄｅｃｏｙｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＥｑｕｉｐｍｅｎｔＣｏｍｍａｎｄ＆

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，１９（３）：５７６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＹＡＯＪ，ＨＵＡＮＧＱ，ＷＡＮＧＷ．Ａｎａｌｙｚｉｎｇｂａｌｌｉｓｔｉｃｍｉｓｓｉｌｅｄｅ

ｆｅｎｓｅｓｙｓｔｅｍｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｂａｓｅｄｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙｎｅｔ

ｗｏｒｋａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＴｈｅＯｐｅｎＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ＆ＳｙｓｔｅｍｉｃｓＪｏｕｒｎａｌ，

２０１５，９（１）：６７８６８２．

［１４］杨晓凌，邱涤珊．三种不确定性条件下的拦截器目标分配模

型［Ｊ］．弹箭与制导学报，２０１２，３２（４）：４８．

ＹＡＮＧＸＬ，ＱＩＵＤＳ．Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒａｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｕｎｄｅｒｔｈｒｅｒ

ｔｙｐｅｓｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ，Ｒｏｃｋｅｔｓ，Ｍｉｓｓｉｌｅｓ

ａｎｄＧｕｉｄａｎｃｅ，２０１２，３２（４）：４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＷＩＬＫＥＮＩＮＧＤＡ．Ａｓｉｍｐｌｅｍｏｄｅｌｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｂａｌｌｉｓｔｉｃｍｉｓ

ｓｉｌｅｄｅｆｅｎｓｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＧｌｏｂａｌＳｅｃｕｒｉｔｙ，

１９９９，８（２）：１８３２５５．

［１６］ＧＬＡＳＥＲＣＬ，ＦＥＴＴＥＲ Ｓ．ＳｈｏｕｌｄｔｈｅＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓｒｅｊｅｃｔ

ＭＡＤ？ＤａｍａｇｅｌｉｍｉｔａｔｉｏｎａｎｄＵ．Ｓ．ｎｕｃｌｅａｒｓｔｒａｔｅｇｙｔｏｗａｒｄ

Ｃｈｉｎａ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｅｃｕｒｉｔｙ，２０１６，４１（１）：４９９８．

［１７］ＸＩＥＪＷ，ＣＨＥＮＷＣ．Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｌｏｇｉｃｄｅｓｉｇｎｆｏｒｄｉｖｅｒｔａｎｄａｔｔｉ

ｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｋｉｌｌｖｅｈｉｃｌｅ［Ｃ］∥８ｔｈ

ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓａｎｄＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ

Ｓｙｓｔｅｍｓ（ＣＩＳ）／ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓ，Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄ

Ｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ（ＲＡＭ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２０１７：
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

１９４２００．

［１８］谢经纬，陈万春．基于概率模型的攻防效能估算与仿真分析

［Ｊ］．导弹与航天运载技术，２０１７（４）：１５．

ＸＩＥＪＷ，ＣＨＥＮＷＣ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｂａｓｅｄ

ｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄ

ｄｅｆｅｎｓｅ［Ｊ］．ＭｉｓｓｉｌｅｓａｎｄＳｐａｃｅＶｅｈｉｃｌｅｓ，２０１７（４）：１５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　谢经纬　男，博士研究生。主要研究方向：导弹飞行力学与控

制、导弹总体设计、导弹攻防对抗和效能评估。

陈万春　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：导弹总

体设计与仿真，导弹飞行动力学、制导与控制，导弹武器系统攻

防对抗与作战效能分析。

Ｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄ
ｄｅｆｅｎｓｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓ

ＸＩＥＪｉｎｇｗｅｉ，ＣＨＥＮＷａｎｃｈｕｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｔｒａｎｓａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｍｉｓｓｉｌｅｄｅｆｅｎｓｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｉｎｅａｃｈｐｈａｓｅ，ｔｈｉｓ
ｐａｐｅｒｈａｓｆｉｒｓｔｌｙｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｆｏｒｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ．Ｔｈｅｎａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｔｈｅｏｒｙｏｆ
ｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｐｏｉｎｔ（ＰＩＰ）ｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｆｉｒｉｎｇｔａｂｌｅｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ，ａｍｅｔｈｏｄｏｆｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｍｉｄ
ｃｏｕｒｓｅｇｕｉｄａｎｃｅｈａｓｂｅｅｎｐｒｅｓｅｎｔｅｄｔｏｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅｒａｎｇｅａｎｄｌｏｎｇｒａｎｇｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｔａｒｇｅｔ．Ｏｎｔｈｉｓｂａ
ｓｉｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｈａｓｓｔｕｄｉｅｄｔｈｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｚｏｎｅｓａｎｄｔｈｅｆｉｒｉｎｇ／ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｓｅｃｔｉｏｎｓａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｍｕｌ
ｔｉｐｌｅｔａｒｇｅｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ，ａｎｄｔｈｅｐｒｏｔｅｃｔｉｖｅｚｏｎｅｏｆｏｎｅｆｉｘｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｌａｕｎｃｈｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｗｉｔｈｔｈｉｓａｐｐｒｏａｃｈ，
ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｇｕｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｈａｓｂｅｅｎｔｅｓｔｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ
ｔｈｅｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｓｔｈａｔｂａｌｌｉｓｔｉｃｍｉｓｓｉｌｅｍａｙｈａｖｅｔａｋｅｎ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｏｒｂｉｔａｌｔｒａｎｓｆｅｒ，ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ
ｊａｍｍｉｎｇ，ｉｎｆｒａｒｅｄｂａｉｔ，ｅｔｃ．，ｔｈｅｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｔｈａｔａｃｈｉｅｖｅｄｆｒｏｍｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅａｓｕｒｅｓｅｍｐｌｏｙｅｄｂｙ
ｏｆｆｅｎｓｉｖｅｍｉｓｓｉｌｅｈａｓｂｅｅｎａｎａｌｙｚｅｄｔｈｒｏｕｇｈｌａｒｇｅｓａｍｐｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ．Ｆｏｒｔｈｏｓｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｐｏｓｉ
ｔｉｏｎｓｗｈｅｒｅｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｂａｌｌｉｓｔｉｃｔａｒｇｅｔｃａｎｂｅｈｉｔ，ｔｈｅｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｗａｒｈｅａｄｃａｎｂｅｒａｉｓｅｄｕｐ
ｔｏｏｖｅｒ７０％ ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｓｕｃｈａｓｍａｎｅｕｖｅｒｏｒｂｉｔａｌｔｒａｎｓｆｅｒａｎｄｂａｉｔｒｅｌｅａｓｅａｐｐｌｉｅｄｉｎｄｉｆｆｅｒ
ｅｎｔｐｈａｓｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ；ｋｉｎｅｔｉｃｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ；ｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｐｏｉｎｔ（ＰＩＰ）；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｆｉｒｉｎｇ
ｔａｂｌｅ；ｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄｄｅｆｅｎｓｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４０３１７：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４０３．１７１２．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｃｈｕｎ＿ｃｈｅｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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书书书

　
２０１８年 ９月
第４４卷 第９期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１７１１０６；录用日期：２０１８０２１０；网络出版时间：２０１８０４０２１６：４４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４０２．１５５９．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：民用飞机专项科研 （ＭＪ２０１５Ｆ０１９）；国家自然科学基金 （６１５０３４０６）；国家“９７３”计划 （２０１５ＣＢ７５５８００）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｆｌｉｇｈｔ＿ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：李哲，徐浩军，薛源，等．基于风险预测的飞行安全操纵空间构建方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：１８３９
１８４９．ＬＩＺ，ＸＵＨＪ，ＸＵＥＹ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅｂａｓｅｄｏｎｒｉｓｋｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１８３９１８４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０６８６

基于风险预测的飞行安全操纵空间构建方法

李哲，徐浩军，薛源，裴彬彬

（空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：提高驾驶员在复杂气象环境和系统故障等条件下的情景感知能力是保障飞
行安全的有力措施。基于人机环动力学仿真，综合计算操纵指令下预测时间段内多个飞行
安全参数风险变化趋势，通过飞行安全参数风险度的叠加，得到该飞行情形下的飞行安全谱和

飞行风险概率。通过并行仿真计算整个操纵空间内的飞行风险拓扑云图，构建飞行安全操纵

空间，引导驾驶员正确操纵。分析了结冰环境下和舵面卡阻故障模式下的飞行安全操纵空间、

事故机理和主要敏感参数。仿真结果表明，外部环境突变或突发系统故障可导致飞行安全操

纵空间缩减甚至畸变。飞行安全操纵空间的提出可为驾驶员在复杂条件下的安全操纵提供直

观全面的参考，提高驾驶员的情景感知能力，也可为事故演化提供可视化的分析方法。

关　键　词：情景感知；安全操纵空间；飞行动力学仿真；事故演化；风险预测；结冰；
方向舵卡阻

中图分类号：Ｖ２１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８３９１１

　　飞机失控是导致飞行事故的主要原因［１］
，驾

驶员的正确操纵是防止飞机失控的前提条件，提

高驾驶员的情景感知能力（ｓｉｔｕａｔｉｏｎａｌａｗａｒｅｎｅｓｓ）
可为驾驶员的正确操纵提供判断依据。空客公司

的研究报告指出，约８５％的飞行事故或事故征候
中至少一次涉及到驾驶员情景感知能力的丧

失
［２］
。驾驶员的情景感知能力是指驾驶员对当

前和今后一段时间内的飞行状态和周围环境的认

知程度。有效的情景感知能力使得驾驶员能够提

前预测飞机的飞行状态并采取合适的操纵策略，

这对于飞行安全至关重要。现有的情景感知手段

一般为实时观察部分飞行安全关键参数是否超出

许用值来预测飞行风险
［３］
。当飞机遭遇故障（如

升降舵卡阻、单发失效）或复杂气象条件（如结

冰、风切边、尾流）时，飞行安全关键参数许用范

围和操纵范围可能缩小。飞行员在不清楚操纵边

界缩小程度的情况下操纵飞机可能导致较为严重

的后果，如１９９４年 ＡＴＲ飞机结冰失事［４］
，飞机在

５°迎角时即发生滚转，远低于许用值 １８．１°。对
特殊情况下的驾驶员情景感知能力的研究成为了

当今飞行安全领域的热点问题之一。

针对驾驶员情景感知能力的研究主要集中在

飞行安全信息的显示和告警方面。Ｔａｎ和 Ｇｕｙ设
计了商用飞机机载情景感知信息系统的迭代策

略，提出了正常、非正常和紧急情况下的安全信息

三级分类显示方法，使飞行员更容易在正确的时

机获得适当的操作内容
［５］
。Ｃａｒｌｏｓ和 Ｓｅｒａｆｉｎ从驾

驶员操纵、信息获取、环境影响等方面设计了驾驶

员情景感知能力评价系统
［６］
。Ｔｒｕｊｉｌｌｏ和 Ｇｒｅｇｏｒｙ

研究发现在飞机发生故障前后，驾驶员更倾向于

重点关注能量参数，尤其是滚转角、高度变化率和

空速，为优化飞行参数显示器提供参考
［７］
。Ｇｉｎ

Administrator
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ｇｒａｓ等研究开发了积冰污染边界保护系统（Ｉｃｉｎｇ
ＣｏｎｔａｍｉｎａｔｉｏｎＥｎｖｅｌｏｐｅＰｒｏｔｅｃｔｉｏｎ，ＩＣＥＰｒｏ），通过
直观的显示结冰位置和飞机状态等信息提高驾驶

员的情景感知能力，经地面模拟器试飞效果良

好
［８］
。Ｗｅｉ和肖旭等通过人机闭环系统仿真分析

了驾驶员情景感知能力评价标准，进而评价了

３种典型机型的驾驶舱人机交互系统［９１０］
。王小

龙等提出一种飞机结冰后的飞控系统边界保护方

法，引入铰链力矩检测模块，提前告警飞机纵向失

速，为驾驶员和飞控系统提供安全保护裕度
［１１］
。

薛源等根据多元极值理论构建了尾流风险概率三

维拓扑结构图，为驾驶员直观显示场域尾流风险

等安全信息
［１２１３］

。Ｋａｓｅｙ等设计了动态飞行包线
保护系统，并直观地提供给驾驶员，以提高驾驶员

的情景感知能力
［１４］
。

上述研究中，故障情况下和复杂环境情况下

的安全告警系统或边界保护系统等，多是为驾驶

员提供实时的飞行状态参量和边界信息，如迎角、

侧滑角、舵面位置、爬升率及其限制边界等。飞行

故障或复杂气象条件等特殊情况均会导致飞行安

全边界的畸变，飞行安全参数许用范围的缩减，且

不同情况下的飞行安全关键参数也不尽相同。驾

驶员在不利外界环境影响下判定当前飞行状态，

同时关注诸多飞行参数可能加重飞行员的操纵负

荷，甚至引发误操纵危及飞行安全
［１５］
。此外，飞

行控制系统提供给驾驶员的信息均是带有少量延

迟的当前飞行状态，不具有预测性
［１６］
。笔者认

为，相较于评判当前飞行状态是否安全，预测未来

一定时间内飞行安全关键参数变化趋势和潜在的

飞行风险更重要。

通常驾驶员通过油门、驾驶杆（盘）和脚蹬操

纵飞机，依据当前和未来一定时间内的飞行状态，

分析飞行安全参数变化趋势，计算潜在操纵动作

的飞行风险，将不同操纵策略下的飞行风险，以直

观的拓扑云图的方式呈现给驾驶员，将极大地减

轻驾驶员的操纵负荷，有利于驾驶员在安全操纵

范围内选择正确的路径和策略，避免紧张环境下

误操纵导致某些参数超限。针对此问题，本文提

出基于人机闭环系统仿真的复杂条件下飞行安全

操纵空间的概念，将驾驶员操纵指令下的飞机飞

行安全参数轨迹色彩化，划分不同风险等级，并综

合计算得出相应操纵指令的风险概率，据此拓扑

至所有可能的操纵策略，揭示复杂环境下的安全

操纵边界和事故致灾机理，为驾驶员提供直观的

安全操纵建议和告警提示。

１　模型构建

飞机故障或复杂气象环境等特殊条件下，飞

行操纵往往涉及到临界飞行状态，具有强耦合、强

非线性等特点，需要构建六自由度全量非线性运

动方程和环境因素模型，为人机环闭环系统仿
真奠定基础。

飞机本体非线性动力学模型可表示为
［１７］

ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ） （１）
式中：ｘ为状态向量，包含飞行速度 Ｖ、迎角 α、侧
滑角 β、四元数 ｑ０～ｑ３、俯仰角速率 ｐ、滚转角速率
ｑ、偏航角速率 ｒ和空间位置参数 ｘｇ、ｙｇ、ｚｇ。

ｘ＝［Ｖ，α，β，ｑ０，ｑ１，ｑ２，ｑ３，ｐ，ｑ，ｒ，ｘｇ，ｙｇ，ｚｇ］
Ｔ
（２）

ｕ为控制向量，包括油门偏度指令 δｔｈ、升降舵偏
度指令 δｅ、副翼偏度指令 δａ和方向舵偏度指
令 δｒ。

ｕ＝［δｔｈ，δｅ，δａ，δｒ］
Ｔ

（３）
为避免计算过程中产生奇点，采用四元数法

构建飞机动力学模型：

Ｖ
·

＝（ｕｕ＋ｖｖ＋ｗｗ）／Ｖ
α＝（ｕｗ－ｗｕ）／（ｕ２＋ｗ２）

β
·

＝（ｖＶ－ｖＶ
·

）／（Ｖ２ｃｏｓβ
{

）

（４）

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３

＝－１
２

０ ｐ ｑ ｒ
－ｐ ０ －ｒ ｑ
－ｑ ｒ ０ －ｐ
－ｒ －ｑ ｐ











０

·

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３

（５）

ｐ＝（ｃ１ｒ＋ｃ２ｐ）ｑ＋ｃ３珔Ｌ＋ｃ４珚Ｎ

ｑ＝ｃ５ｐｒ－ｃ６（ｐ
２－ｒ２）＋ｃ７珚Ｍ

ｒ＝（ｃ８ｐ－ｃ２ｒ）ｑ＋ｃ４珔Ｌ＋ｃ９珚
{

Ｎ

（６）

ｘｇ
ｙｇ
ｚ










ｇ

＝
ｑ２０＋ｑ

２
１－ｑ

２
２－ｑ

２
３ ２（ｑ１ｑ２－ｑ０ｑ３） ２（ｑ１ｑ３＋ｑ０ｑ２）

２（ｑ１ｑ２＋ｑ０ｑ３） ｑ２０－ｑ
２
１＋ｑ

２
２－ｑ

２
３ ２（ｑ２ｑ３－ｑ０ｑ１）

２（ｑ１ｑ３－ｑ０ｑ２） ２（ｑ２ｑ３＋ｑ０ｑ１） ｑ２０－ｑ
２
１－ｑ

２
２＋ｑ









２３

·

ｕ
ｖ







ｗ

同时

ｕ＝ｒｖ－ｑｗ＋Ｘ／ｍ
ｖ＝ｐｗ－ｒｕ＋Ｙ／ｍ


{
ｗ＝ｑｕ－ｐｖ＋Ｚ／ｍ

（７）

式中：ｍ为飞机质量；ｕ、ｖ、ｗ为速度在机体坐标系
上的分量；Ｘ、Ｙ、Ｚ为飞机所受到的合力在机体坐
标系上的分量；珔Ｌ、珚Ｍ、珚Ｎ为飞机所受到的合力矩在
机体坐标系上的分量；ｃ１～ｃ９为与飞机转动惯量

０４８１
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　第 ９期 李哲，等：基于风险预测的飞行安全操纵空间构建方法

有关的中间变量
［１８］
，飞机的姿态角（滚转角 φ、俯

仰角 θ和偏航角 ψ）由四元数变换求得，且四元数
满足平方和为１。

外部环境如紊流、尾流、风切边、结冰等对飞

行安全影响较大，不当操纵易引起飞行安全关键

参数超限，导致飞行事故
［１９］
。本文选取机翼结冰

来说明外部环境对飞行安全操纵空间的影响。国

内外对结冰气象条件下的飞机飞行动力学特性研

究较多。根据 Ｂｒａｇｇ等［２０］
提出的结冰影响模型，构

建结冰条件下的气动力模型，结冰前后气动参数为

Ｃ（Ａ）ｉｃｅｄ ＝（１＋ηｋＣ（Ａ））Ｃ（Ａ） （８）
式中：Ｃ（Ａ）为某一气动导数；Ｃ（Ａ）ｉｃｅｄ为结冰后该气
动导数值；η为气象因子，用于表征飞机结冰严重
程度，ＣＣＡＲ２５Ｒ４附录 Ｃ中规定结冰气象条件
由云层液态水含量、云层水滴平均有效直径和周

围空气温度 ３个变量决定［２１］
，η值越大，表明结

冰对气动参数的影响越大，通常气象因子取值为

０～０．３［２０］；ｋＣ（Ａ）为飞机结冰因子，对于特定飞机，
其值为定值，通常通过试验或飞行仿真计算获得。

多数研究将表征结冰严重程度的气象因子 η
设定为一个定值

［１９２０，２２２３］
。然而结冰是一个动态

变化的过程，因此提出结冰恶化速率因子 ζ，用于
表征气象因子 η随时间的变化情况。令 η是时
间的一次函数，则结冰前后气动参数模型为

ξ＝η／（ｔ－ｔ０） （９）
ｄＣ（Ａ）ｉｃｅｄ
ｄｔ

＝ξｋＣ（Ａ）Ｃ（Ａ） （１０）

式中：ｔ０为结冰开始时间。
当一侧机翼除冰系统发生故障时，两侧机翼

将产生升力差和阻力差，进一步产生附加滚转力

矩和偏航力矩，较对称结冰情况更复杂、风险更

高，因此需进一步构建不对称结冰情况下的仿真

模型。Ｌａｍｐｔｏｎ和 Ｖａｌａｓｅｋ［２４２５］据此提出两侧机
翼的升力差模型、阻力差模型、非对称结冰滚转力

矩模型和偏航力矩模型，以右侧机翼除冰系统故

障为例：

ΔＣＬｉｃｅ ＝
１
２
ＣＬ－

１
２
ＣＬｉｃｅ

ΔＣＤｉｃｅ ＝
１
２
ＣＤｉｃｅ－

１
２
ＣＤ

ΔＬｉｃｅ ＝ＱＳｗΔＣＬｉｃｅｄｍｇｃ
ΔＮｉｃｅ ＝ＱＳｗΔＣＤｉｃｅｄ













ｍｇｃ

（１１）

式中：ＣＬｉｃｅ和 ＣＤｉｃｅ分别为结冰后的升力系数和阻
力系数；ｄｍｇｃ为平均空气动力弦长位置到飞机中
心线的距离；Ｑ为动压；Ｓｗ为机翼面积；ＣＬ和 ＣＤ
分别为干净构型下的升力系数和阻力系数。将

式（１１）代入飞机运动方程，即可进行非对称结冰
条件下的飞行仿真。

需要强调的是，结冰不仅会引起气动参数的

变化，同时将缩小飞行安全关键参数的可用范围，

以失速迎角为例，结冰后的失速迎角计算模型为

ΔＣＬ ＝ ＣＬｉｃｅ－ＣＬ
αｓｔａｌｌ＝ｆ（ΔＣＬ

{
）

（１２）

式中：αｓｔａｌｌ为失速迎角。需要说明的是上述结冰
影响模型适合初步分析结冰对气动参数的影响，

若进行高精度的数值模拟，可以通过风洞试验记

录下不同迎角和结冰程度条件下的飞行安全参数

范围，以数据库的形式存储在计算机中，通过插值

调用。

２　飞行安全谱

当前预测飞行风险的一般方法是观测部分飞

行安全关键参数是否超限。飞机手册对飞行安全

参数的描述是确定性的，如巡航条件下，某型飞机

最大纵向正过载限制值为 ３．７５，即正向过载值
３．７５是安全和危险的分界线。但是人们对于这种
限制的认知却是模糊的，如飞机纵向正过载达到

３．７时也是非常危险的状态。因此，Ｂｕｒｄｕｎ［２６２７］

提出将飞行安全参数值进行区间化处理，通过标

注不同颜色划分风险等级。但是该方法仅能表示

飞行风险，不能反映飞行安全参数超限的方向性，

无法给驾驶员提供明确的操纵建议，同时在复杂

情况下时刻关注多个飞行安全参数易增加驾驶员

的操纵负荷。尤其突出的是，复杂环境下飞行安

全参数许用范围可能发生畸变，即同样的操纵量，

飞机的响应可能异常变化而超出驾驶员的期望。

因此本文考虑飞行安全参数风险区间的正负性和

特定环境下的飞机动态响应特性，结合诸多飞行

安全关键参数及其特定条件下的许用范围，计算

飞行安全操纵空间，给出更加合理明确的驾驶员

操纵策略。

Ｃａｃｃｉａｂｕｅ［２８］建议屏显颜色最佳数量为 ３～
５个，本文选取灰、红、黄、绿 ４个颜色表示飞行安
全参数风险等级，其中灰、红、黄 ３色分别用深浅
２个颜色表示负超限和正超限［２９］

，表 １给出了高
度３０００ｍ，速度 １５０ｍ／ｓ平飞状态下的参数区间
划分实例。当 ｘ＜ａ或 ｘ＞ｆ时，表示飞行安全参
数超过极限值，飞行事故发生，处于“灾难”状态，

其区别在于浅灰色表示状态参数超出了左边界，

深灰色表示状态参数超出了右边界；当 ａ＜ｘ＜ｂ
或 ｅ＜ｘ＜ｆ时，表示飞行安全参数处在“危险”状
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态，分别用浅红色与深红色表示；当 ｂ＜ｘ＜ｃ或
ｄ＜ｘ＜ｅ时，表示飞行安全参数处于“注意”状态；
“安全”的参数范围用绿色表示。参数范围的划

分由飞机性能和当前所处飞行状态确定，仿真过

程中可通过插值调用已储存在计算机中的飞行安

全参数区间数据库获得。

通过人机环闭环仿真系统计算每个飞行安
全关键参数，得到预测时间段内飞行安全参数的

变化轨迹，分别确定每个飞行安全参数的色彩化

区间分布，如图 １所示。因为任何一个飞行安全
关键参数的超限均有可能导致高飞行风险，因此

预测时间段内的飞行安全谱为每个时刻各个飞行

安全关键参数的最高风险色的叠加。背景飞机在

平飞状态下以升降舵和副翼协调操纵下降转弯为

例计算该飞行状态下各个飞行安全参数的安全

谱，如图２所示，图中最下一行安全谱为预测时间
段内的综合安全谱。由于浅灰、深灰，浅红、深红，

浅黄、深黄分别表示风险区间的正负性，其代表的

风险程度是相当的，故在计算总的飞行安全谱时，

浅灰、深灰同用黑色表示，浅红、深红同用红色表

示，浅黄、深黄同用黄色表示。需要说明的是，飞

表 １　安全相关的飞行参数色彩化区间实例

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘａｍｐｌｅｆｏｒｃｏｌｏｒｅｄｉｎｔｅｒｖａｌｏｆｓａｆｅｔｙ

ｒｅｌａｔｅｄｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

飞行参数
边 界 值

ａ ｂ ｃ ｄ ｅ ｆ

Ｖ／（ｍ·ｓ－１） ９０ １００ １１５ ２５０ ２８０ ３０８

α／（°） －１０ －２．５ ０ ８ １３ １８

β／（°） －４５ －１５ －１０ １０ １５ ４５

φ／（°） －７５ －５５ －３０ ３０ ５５ ７５

θ／（°） －４０ －１０ －５ １７．５ ２５ ５５

ｎｙ －２．５ ０．２５ ０．５ １．５ １．７５ ３．７５

Ｈ
·

／（ｍ·ｓ－１） －２５ －７ －４．５ １５ ２０

　注：ｎｙ—法向过载；Ｈ
·

—高度变化率。

图 １　法向过载时变曲线及相应的风险色谱图

Ｆｉｇ．１　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｉｓｋｃｈｒｏｍａｔｏｇｒａｍ

ｆｏｒｖｅｒｔｉｃａｌｏｖｅｒｌｏａｄ

行员操纵动作具有方向性，在构建飞行安全操纵

空间时以正负号的形式表示。

图２直观地给出了不同飞行安全参数的变化
情况，在进行协调下降转弯的过程中，高度变化率

和法向过载变化幅度最大，且在仿真末期高度变

化率超限。因此，将高度变化率和法向过载确定

为协调下降转弯操纵程序的主要敏感参数，驾驶

员在操纵过程中需多加留意。

图 ２　某转弯指令情形下的飞行安全谱

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｓｐｅｃｔｒａｕｎｄｅｒａｃｅｒｔａｉｎｔｕｒｎｉｎｇ

ｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

３　飞行风险量化

图２给出了指定操纵状态下预测时间段内的
风险演化过程。然而，不同操纵量所对应的飞行

安全谱是不同的。为衡量不同操纵动作的飞行风

险等级，本节根据飞行安全谱所包含的风险信息，

通过计算不同风险色所占百分比并赋权相加，量

化计算指定操纵动作的风险值。

设定风险色黑、红、黄、绿分别占整个预测时

间段的百分比为 Ｐｂ、Ｐｒ、Ｐｙ、Ｐｇ，将每个风险色代
表的风险值定义为 Ｖｂ、Ｖｒ、Ｖｙ、Ｖｇ，那么整个预测时
间段内的风险值可表示为

Ｒ＝ＰｂＶｂ＋ＰｒＶｒ＋ＰｙＶｙ＋ＰｇＶｇ （１３）
一旦安全谱中出现黑色区域即表示存在飞行

安全参数超出许用范围的情况，可认为发生飞行

事故，为清楚地区分飞行事故，黑色所对应的风险

值 Ｖｂ较大，若飞行安全参数超限，该操纵状态下
的飞行风险要明显得高于其他安全操纵状态。因

此，设定Ｖｂ＝３０、Ｖｒ＝４、Ｖｙ＝２、Ｖｇ＝１。据此，图 ２
飞行过程所对应的风险值为１．８２８０。

４　飞行安全窗设计

飞行安全谱可以直观地表示飞机以某操纵指

令飞行过程中的风险演化过程；单一操纵指令下

飞行风险量化是构建整个操纵空间飞行风险拓扑
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云图的基础。以副翼指令偏角、方向舵指令偏角

和升降舵指令偏角构建三维操纵空间，将计算区

域划分为若干计算单元，每个单元即对应了一种

操纵指令下的飞行情形，运用上述方法计算该指

令下的飞行风险值，进而可得到整个操纵空间的

风险拓扑云图。每个计算单元之间是独立的，风

险值的计算互不干扰，因此可以调用 ＭＡＴＬＡＢ
ｒａｐｉｄａｃｃｅｌｅｒａｔｏｒ模块进行并行计算，以加快计算
进程提高时效性。

本文选取不同色彩表示不同风险值，因风险

值跨度较大，为更加清晰地区分不同风险值所对

应的颜色，提高风险色的分离度，本文将所有飞行

风险值大于 ４．５的飞行情形均取为 ４．５。由第 ３
节分析可知，当风险值大于４时，预测时间段内部
分参数超限，因此风险阈值设定为 ４．５既能保证
区分事故状态，又能保证低风险状态所对应的风

险分离度。

图３为根据当前飞行状态预测未来５ｓ内的

飞行 安 全 操 纵 空 间，初 始 飞 行 状 态 为 高 度

３０００ｍ，速度１５０ｍ／ｓ。图中白色方块为当前驾
驶杆（盘）所对应的舵面位置，下同。为清晰地观

察不同方向舵偏角下的驾驶杆安全操纵情况，

图４给出了指定方向舵指令偏角下的驾驶杆安全
操纵窗口，结合第５节案例再做具体分析。

图 ３　正常状态下飞行安全操纵空间

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅｉｎｎｏｒｍａｌｓｔａｔｅ

图 ４　正常状态下飞行安全操纵窗口

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｃｏｎｔｒｏｌｗｉｎｄｏｗｓｉｎｎｏｒｍａｌｓｔａｔｅ

５　案例分析
５．１　结冰情形下的飞行安全操纵空间

本节以 ＧＪＢ６２６Ａ—２００６中飞机结冰科目
（Ｎｏ．４４）为背景［３０］

，分别介绍对称结冰和非对称

结冰 ２种情形下的飞行安全操纵空间，并分析
２种情形下的事故致灾机理。
５．１．１　结冰情形下的飞行安全操纵空间计算

飞机的初始状态为 Ｈ０＝３０００ｍ，Ｖ０＝１５０ｍ／ｓ，

从０ｓ开始进入结冰区域。升降舵指令偏角、副翼
指令偏角、方向舵指令偏角的计算范围分别设定在

ｄｅ＝［－３０°∶２°∶２０°］，ｄａ＝［－３０°∶２°∶２０°］，
ｄｒ＝［－４５°∶２°∶５４°］，计算节点数为 ２６×３１×
４６＝３７０７６个，结冰恶化速率因子取常值，气象因
子随预测时间呈线性变化，终值为 ０．１５。对称结
冰和右侧机翼除冰系统故障的非对称结冰情形下

的安全操纵空间如图５和图６所示。分别选取

图 ５　对称结冰时的飞行安全操纵空间

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅｕｎｄｅｒ

ｓｙｍｍｅｔｒｉｃｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

方向舵指令偏角为 ０°、－１０°和 ＋１０°时的驾驶杆
操纵窗口进行分析，如图７和图８所示。

根据仿真结果可直观地发现，未结冰和对称

结冰情况下，图４（ａ）和图 ７（ａ）均左右对称；且方
向舵指令相反时，图 ４（ｂ）与（ｃ），图 ７（ｂ）与（ｃ）

３４８１
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图 ６　右侧机翼除冰系统故障时的飞行安全操纵空间

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅｆｏｒ

ｒｉｇｈｔｗｉｎｇａｎｔｉｉｃｉｎｇｄｅｖｉｃｅｆａｉｌｕｒｅ

图 ７　对称结冰时的飞行安全操纵窗口

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｗｉｎｄｏｗｓｕｎｄｅｒ

ｓｙｍｍｅｔｒｉｃｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

分别左右对称。但结冰条件下的飞行安全操纵空

间明显缩减，如图４（ａ）和图 ７（ａ）所示，升降舵负

图 ８　右侧机翼除冰系统故障时的飞行安全操纵窗口

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｗｉｎｄｏｗｓｆｏｒｒｉｇｈｔ

ｗｉｎｇａｎｔｉｉｃｉｎｇｄｅｖｉｃｅｆａｉｌｕｒｅ

操纵范围由 －１３°缩减为 －１０°。当方向舵指令偏
角不为０°时，升降舵负操纵范围缩减更显著。在
带有方向舵指令的操纵窗口中，绿色“安全”范围

和“红色”危险范围也相应缩减，红色宽度的缩减

说明危险梯度的增加，驾驶员尤其需要注意颜色

梯度变化剧烈的区域。需要指出的是，因为仿真

过程模拟的是机翼结冰，因此对于未结冰的升降

舵正操纵影响不明显。

当右侧机翼的除冰系统发生故障时，飞行安

全操纵空间不但缩减严重且出现了不对称现象，

如图８（ａ）所示，此时副翼负操纵方向安全操纵区
域显著缩减，即向除冰系统故障一侧滚转更危险。

当方向舵指令偏角为正时，如图 ８（ｃ）所示，安全
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操纵范围扩大（对比 Ｃ和 Ｅ点，Ｄ和 Ｆ点），因为
右侧机翼无法除冰导致出现升力差，向左压杆和

向左蹬舵均能够促进左右机翼升力平衡，所以驾

驶员在发现右侧机翼故障时，需努力减小两侧机

翼的升力差。此外，由于红色范围的大幅缩减，危

险梯度明显升高，驾驶员必须柔和操纵，避免操纵

过量。

５．１．２　结冰情形下的安全操纵机理分析
为研究对称结冰和非对称结冰条件下的飞行

事故诱发机理，选取 ６个典型事故状态 （如
图４（ａ）中 Ａ点，图７（ａ）中 Ｂ点，图 ８（ａ）中的 Ｃ、
Ｄ点，图 ８（ｃ）中的 Ｅ、Ｆ点，分析其飞行安全谱
（如图９所示），以探究结冰条件下驾驶员操纵方
法。仿真程序设定，当滚转角达到 １５０°时，即认
为飞机状态不可恢复，飞行事故不可避免，仿真终

止，如图９（ｃ）所示。
状态点 Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｅ的操纵输入指令相同，对比

状态点 Ａ～Ｃ发现，结冰条件下飞机下降过程中，
滚转角最容易超限，若伴随着方向舵指令协调操

纵，如状态点 Ｅ，能够在一定程度上抑制滚转角的
超限，但该状态下滚转角业已达到危险状态，因此

在结冰状态下协调下降时，滚转角为主要敏感参

数，需特别注意滚转角是否超限。

状态点Ｄ和Ｆ的驾驶杆操纵输入指令相同，

图 ９　结冰情形下典型状态点飞行安全谱

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｓｐｅｃｔｒａｆｏｒｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｅｐｏｉｎｔｓ

ｕｎｄｅｒｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

方向舵指令不同，但在爬升过程中均出现了高度

变化率超限，但滚转角和速度均保持在安全的范

围内。对比图 ７和图 ８发现，对称结冰对飞机爬
升影响较小，但由于对称结冰仅存在理论的可能，

因此驾驶员在结冰条件下爬升以脱离云层的操纵

过程中，高度变化率为主要敏感参数，必须柔和操

纵驾驶杆，减小拉杆幅度，缓慢爬升，避免参数超

限，诱发飞行风险。

从事故演化过程分析，由于结冰导致气动性

能恶化，不对称结冰易产生升力差，若要降低飞行

高度脱离结冰云层，需注意驾驶杆和脚蹬的协调

操纵，蹬舵方向与除冰系统故障方向相反，重点关

注滚转角的变化情况；若要爬升以脱离结冰云层，

需重点关注高度变化率的变化情况，柔和操纵，减

小拉杆幅度，避免参数超限。

５．２　主舵面卡阻情形下的飞行安全操纵空间
依据 ＳＡＥＡＲＰ４７６１的要求，主舵面卡阻包括

单侧副翼舵面卡阻、单侧升降舵面卡阻和方向舵

面卡阻３个科目，在型号合格审定试飞中属于高
风险科目

［３１］
。其中，方向舵面卡阻较为严重，属

于Ⅱ类（失效概率为 １０－７）飞控系统危险性功能
故障，较飞行事故 １０－９的概率大了 ２个数量级。
以方向舵面卡阻为例，介绍飞行安全操纵空间。

５．２．１　方向舵面卡阻情形下的飞行安全操纵空
间计算

　　本节的飞机初始状态和计算节点范围同
５．１节，平飞状态下驾驶员蹬舵进行航线纠偏发
生方向舵面卡阻，以方向舵面卡阻在 －１５°位置为
例。方向舵面卡阻时的驾驶员飞行安全操纵空间

如图１０所示。
根据仿真结果可以清晰地看出，由于方向舵

面卡阻，驾驶员飞行安全操纵空间大幅缩小。当

前舵面位置为图 １０（ａ）中 Ｆ′点所对应的方块，此
构型下，驾驶员驾驶杆横向安全操纵范围由配平

位置的全量输入缩减为［－２°，３０°］，驾驶杆纵向
安全操纵范围由［－１４°，２０°］缩减为［－１０°，
１４°］，且驾驶杆的纵向和横向操纵必须协同。

方向舵面卡阻在 －１５°的位置，不但导致安全
操纵范围缩减，同时出现了不对称的情况：对于绿

色区域飞机安全范围偏向右侧区域（即副翼取正

值一侧），以平衡方向舵面卡阻引入的偏航力矩；

图中黄色区域和红色区域下边界急剧减小，表明

操纵危险梯度较大，驾驶员要特别注意该范围内操

纵量的变化，黄色区域的上边界范围较宽，表明该

区域的操纵安全裕度较大，飞行安全参数变化波动

对操纵量的依赖性较低，能够保持在安全范围内。
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图 １０　方向舵面卡阻时的飞行安全操纵空间

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅｕｎｄｅｒ

ｒｕｄｅｒｊａｍｍｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

　　１）飞行安全操纵空间不对称原因分析
飞机发生方向舵面卡阻在 －１５°时，副翼正操

纵一侧的可用范围较大，负操纵一侧几乎不可用，

为分析原因，在图１０（ａ）中选取 ２个状态点 Ａ′和

Ｂ′进行对比。这２个状态点对应的飞行安全谱如
图１１（ａ）、（ｂ）所示。

对比图１０（ａ）中 Ａ′、Ｂ′２个状态点，当飞机偏
向方向舵故障一侧滚转时，极易引发滚转角迅速

超限，而向另一侧滚转时，安全范围较大，但是当

副翼正值选取过小时，在预测时间段的末尾，滚转

角由于不能完全平衡方向舵引起的偏航力矩和滚

转力矩，滚转角发展缓慢但也有正超限趋势，因此

驾驶员需特别注意，缓慢正压杆修正副翼输入量，

以平衡滚转力矩和偏航力矩。因此，方向舵面卡

阻条件下，滚转角为主要敏感参数。

２）油门影响分析
图１０中给出了不同速度状态下方向舵面卡

阻在 －１５°位置时的飞行安全操纵窗口，对比分析
可得，飞机突遇方向舵面卡阻时，适当收油门降低

飞行速度，安全操纵范围有增大趋势，当然必须与

驾驶杆进行协同操纵。因此，在方向舵面卡阻故

障模式下，油门操纵量较为敏感。

图 １１　方向舵面卡阻情形下典型状态点飞行安全谱

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｓｐｅｃｔｒａｆｏｒｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｅｐｏｉｎｔｓ

ｕｎｄｅｒｒｕｄｄｅｒｊａｍｍｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

５．２．２　方向舵面卡阻情形下的安全操纵机理
分析

　　为研究方向舵面卡阻情形下的飞行事故致灾
机理，选取图１０（ａ）中４个典型状态点 Ｃ′～Ｆ′，这
４个状态点的参数及其所对应的飞行安全谱如
图１１（ｃ）～（ｆ）所示。
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方向舵面卡阻时，若驾驶员不进行操纵，飞机

将快速滚转，快回路中的滚转角超限并不可逆。

仿真中设定当滚转角达到 １５０°时仿真即停止，如
图１１（ｆ）所示，在仿真设定结束时间前（４．６２ｓ
时），滚转角已到达极限值，仿真停止。状态点

Ｃ′、Ｄ′和 Ｅ′的副翼操纵指令相同而升降舵操纵指
令不同。对比分析发现，状态点 Ｃ′的拉杆操纵指
令虽然刚刚超出安全范围，但迎角和滚转角均迅

速超出右边界，且滚转角超限后没有恢复到安全

范围的趋势；状态点 Ｄ′推杆指令略大于安全范
围，迎角处于危险状态，但高度变化率则迅速超出

左边界，５ｓ内飞机高度降低约 ２００ｍ。当缓慢协
调操纵驾驶杆，从初始状态位置 Ｆ′到 Ｅ′点的过程
中，飞行速度保持平稳，高度略有降低，且滚转角

保持在３０°之内。副翼和升降舵的协调操纵能够
使得飞机较好平稳运行。

从事故演化过程来看，往往是由于方向舵面

卡阻引入了较大的偏航力矩，若不能及时操纵副

翼抵消偏转力矩，并协调拉杆，保持一定的俯仰

角，飞机很容易急速滚转并下坠，引发飞行事故。

因此，在出现方向舵面卡阻的情况下，应及时反向

操纵副翼以抵消偏航力矩和滚转力矩，并协调小

幅度拉杆以保持飞行高度和速度。驾驶员和飞控

系统应重点关注敏感参数：高度变化率和滚转角，

与 Ｔｒｕｊｉｌｌｏ和 Ｇｒｅｇｏｒｙ［７］的研究结论相似。

６　结　论

１）基于人机环复杂系统动力学仿真，提出
了飞行安全操纵空间的构建方法。通过对称结

冰、非对称结冰、主舵面卡阻等典型案例，分析了

飞行安全操纵空间的构建方法，飞行事故演化过

程，不同飞行状态下的敏感参数确定方法和飞行

事故诱发机理。飞行安全操纵空间能够直观地显

示当前安全操纵裕度和安全操纵轨迹，提高驾驶

员复杂环境下和故障模式下的情景感知能力，降

低驾驶员工作负荷，尽量降低误操纵或粗暴操纵

引发的飞行风险，保障飞行安全。

２）本文案例均是以某大型运输机为背景构
建飞行安全操纵空间，受机型气动特性、故障模式

和环境因素建模准确性的影响，不同飞机的飞行

安全操纵空间略有不同，重点阐述了飞行安全谱、

风险量化和飞行安全操纵空间的计算方法，对复

杂情形下的致灾机理和安全操纵具有一定地借鉴

意义。对飞行安全操纵空间的合理化显示，外部

环境模型和故障模式模型的精准化构建以及不同

飞行状态下飞行安全参数风险区间数据库构建有

待进一步研究完善。

３）此外，本文方法可以用在飞行员培训，飞
行控制律参数优化，飞行边界保护和飞行事故可

视化重现等方面。
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ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｒｉｓｋｔｏｐｏｌｏｇｙｃｏｎｔｏｕｒｉｎｔｈｅｗｈｏｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｐａｃｅｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａ
ｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｔｏｇｕｉｄｅｔｈｅｐｉｌｏｔｔｏｍａｎｉｐｕｌａｔｅｃｏｒｒｅｃｔｌｙ．Ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｐａｃｅ，ｔｈｅ
ａｃｃｉｄｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｔｈｅｍａｉｎｓｅｎｓｉｔｉｖｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｕｎｄｅｒｔｈｅｉｃｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄｒｕｄｄｅｒ
ｓｕｒｆａｃｅｊａｍｍｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｅｘｔｅｒｎａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｍｕｔａｔｉｏｎｏｒｓｕｄｄｅｎｓｙｓ
ｔｅｍｆａｉｌｕｒｅｃａｎｌｅａｄｔｏｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｒｅｖｅｎｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓａｌｏｆｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａ
ｔｉｏｎｓｐａｃｅｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｃｏｕｌｄｎｏｔｏｎｌｙｐｒｏｖｉｄｅａｎｉｎｔｕｉｔｉｖｅａｎｄｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｏｉｍ
ｐｒｏｖｅｔｈｅｐｉｌｏｔ’ｓｓｉｔｕａｔｉｏｎａｌａｗａｒｅｎｅｓｓ，ｂｕｔａｌｓｏｐｒｏｖｉｄｅａｖｉｓｕａｌａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅａｃｃｉｄｅｎｔｅｖｏｌｕｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｉｔｕａｔｉｏｎａｌａｗａｒｅｎｅｓｓ；ｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓｐａｃｅ；ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ａｃｃｉｄｅｎｔｅｖｏｌｕ
ｔｉｏｎ；ｒｉｓｋｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ；ｉｃｉｎｇ；ｒｕｄｄｅｒｓｕｒｆａｃｅｊａｍｍｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２１０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４０２１６：４４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４０２．１５５９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔＳｐｅｃｉａｌＲｅｓｅａｒｃｈ（ＭＪ２０１５Ｆ０１９）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５０３４０６）；Ｎａｔｉｏｎａｌ

ＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＣＢ７５５８００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｌｉｇｈｔ＿ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ＠１６３．ｃｏｍ
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一种单压电叠堆驱动的回转冲击超声波钻

王印超，全齐全，于红英，柏德恩，邓宗全

（哈尔滨工业大学 机器人技术与系统国家重点实验室，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：为提高冲击式超声波钻的排屑效率，基于压电驱动原理提出了一种单压电
叠堆驱动的回转冲击超声波钻（ＲＰＵＤ）。ＲＰＵＤ仅利用单一压电叠堆两侧的振动实现了钻具
的回转冲击运动，将一侧振动转变为回转运动，另一侧振动转变为冲击运动，且回转运动和冲

击运动可单独调节。为实现超声波钻回转运动和冲击运动的同步谐振，借助有限元方法，对超

声波钻换能器进行模态分析和瞬态分析。基于优选的结构设计参数，研制了 ＲＰＵＤ样机并开
展了钻进实验研究。实验结果验证了 ＲＰＵＤ的钻进功能，并利用响应面方法分析了钻压力等
各钻进参数对钻进效率的影响。

关　键　词：深空采样；超声波钻；压电换能器；有限元方法；钻进实验；响应面方法
中图分类号：ＴＰ２４２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８５０１０

　　随着深空探测技术的不断发展，小行星探测
逐渐成为研究热点

［１２］
。由于小行星含有太阳系

形成初期的地质信息，研究小行星有助于认识太

阳系的形成和演化过程。在现有的小行星探测任

务中，获取小行星岩石样品已成为深空探测的重

要目标
［３８］
。钻取采样是获取岩石样品的一种重

要方式。现有的钻取采样方式主要依靠电磁电机

作为动力来源的传统采样设备
［９１０］
。通常情况

下，随着钻进采样深度的增加，采样装置的所需的

钻压力和驱动力矩也随之增大
［１１］
。但探测器携

带的有效载荷和能源有限，难以满足传统采样设

备持续增长的钻压力和功率要求。小行星重力场

较弱，采样装置过大的钻压力可能造成探测器倾

覆，这进一步限制了传统采样装置在深空探测中

的应用。

近年来，研究表明基于压电陶瓷驱动的超声

波钻可在低钻压力和低钻进功耗下进行岩石采

样
［１２１３］

。同电磁电机驱动的传统钻相比，超声波

钻具有较大的耐温范围并且结构紧凑，在深空探

测中具有良好的应用前景。

按照工作原理的不同，超声波钻可分为冲击

式超声波钻和回转式冲击超声波钻两大类。现有

的冲击式超声波钻有美国喷气与推进实验室

（ＪＰＬ）研制的超声波／声波钻探取心（Ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ／

ＳｏｎｉｃＤｒｉｌｌｅｒＣｏｒｅｒ，ＵＳＤＣ）装置［１４］
、欧洲航天局

（ＥＳＡ）研制的超声波钻进器 （ＵｌｔｒａｓｏｎｉｃＤｒｉｌｌ

Ｔｏｏｌｓ，ＵＤＴ）［１５］、英国格拉斯哥大学研制的超声波

岩石取样器（ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｒｏｃｋｓａｍｐｌｅｒ）、南京航空航
天大学研制的超声波／声波钻探器（ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ／
ｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇ）［１６］和哈尔滨工业大学研制的超声

波钻进取心器（ＵｌｔｒａｓｏｎｉｃＣｏｒｉｎｇＴｏｏｌ，ＵＣＴ）［１７］

等。冲击式超声波钻首先将压电叠堆产生纵向振

动通过变幅杆传递给钻具，然后钻具利用高频冲

击运动可在较低的钻压力和功耗下刺入岩石。尽

Administrator
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管依靠钻具的纵振或扭振
［１８１９］

可以排出部分岩

屑，但排屑的能力依旧有限，冲击式超声波钻的钻

进效率仍有待提高。

回转式冲击超声波钻引入回转运动驱动钻具

旋转用于提高排屑效率。按照驱动方式的不同，

回转运动可分为电机回转和压电回转２种。电机
回转式冲击超声波钻是以电磁电机为动力驱动钻

具回转，例如 ＪＰＬ研制的回转辅助超声波钻
（ＰＡＲｏＤ）［２０］、超声囊地鼠（ａｕｔｏｇｏｐｈｅｒ）［２１２２］、英
国格拉斯哥大学研制的超声波行星取心钻（Ｕｌｔｒａ
ｓｏｎｉｃＰｌａｎｅｔａｒｙＣｏｒｅＤｒｉｌｌ，ＵＰＣＤ）［２３２４］。电机回转
运动的加入可以有效地提高排屑效率，但也同时

增加了采样系统复杂性和控制系统难度。

压电回转式冲击超声波钻是利用压电陶瓷驱

动钻具产生回转运动带动钻具回转，例如 ＪＰＬ研
制的单压电作动器回转冲击耦合式钻（ＳｉｎｇｌｅＰｉ
ｅｚｏａｃｔｕａｔｏｒＲｏｔａｒｙＨａｍｍｅｒｉｎｇｄｒｉｌｌ，ＳＰａＲＨ）［２５］。
该超声波钻利用变幅杆将纵向振动转变为纵扭复

合振动直接驱动钻具产生回转冲击运动。但钻具

的回转运动和冲击运动耦合在一起，难以实现单

独调节。

压电叠堆受到谐振电压激励后同时向两侧传

递振动。现有的超声波钻只是利用了压电叠堆一

侧的振动，而对另一侧的振动未加以充分利用。

本文提出了一种可利用压电叠堆两侧振动的回转

冲击超声波钻（ＲｏｔａｒｙＰｅｒｃｕｓｓｉｖｅＵｌｔｒａｓｏｎｉｃＤｒｉｌｌ，
ＲＰＵＤ）。该超声波钻只依靠单一单压电叠堆作
为动力来源，将一侧振动转变为超声波钻的冲击

运动，另一侧振动转变为超声波钻的回转运动。

回转冲击超声波钻继承了冲击式超声波钻可在

较小的功耗和较低的钻压力下破碎岩石的特

点，又扩展了回转功能辅助排屑提高了钻进

效率。

为验证设计的可行性，本文利用有限元方法

对回转冲击超声波钻换能器进行了模态分析和瞬

态分析。对回转冲击超声波钻进行了详细设计，

并研制了样机。使用响应面方法（ＲｅｓｐｏｎｓｅＳｕｒ
ｆａｃｅＭｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ，ＲＳＭ）设计了实验方案，利用样
机进行了砂岩钻进实验，分析了回转冲击超声波钻

中各系统参数及其交互作用对钻进实验的影响。

１　系统组成及工作原理

回转冲击超声波钻由压电叠堆、回转单元、冲

击单元、钻具和支撑框架 ５部分构成，如图 １所
示。其中压电叠堆由 ４片压电陶瓷片构成，位于

图 １　回转冲击超声波钻的系统组成

Ｆｉｇ．１　ＳｙｓｔｅｍｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆＲＰＵＤ

回转单元和冲击单元之间。压电陶瓷片的极化方

向为厚度方向，工作模式为 ｄ３３模式。回转单元位
于压电叠堆的后端，包含 Ｖ型耦合振子、转子和
预紧弹簧。冲击单元位于压电叠堆的前端，由冲

击变幅杆、自由质量和回复弹簧构成。

当受到谐振电压激励后，压电叠堆同时向前

后两侧传递纵向振动，使得 Ｖ型耦合振子和冲击
变幅杆同步工作在谐振状态，如图２（ａ）所示。回
转单元利用 Ｖ型耦合振子将纵向振动转变为纵
扭复合振动，在耦合振子的顶端形成了一个椭圆

运动，如图 ２（ｂ）所示。由于 Ｖ型耦合振子和转
子之间存在由预紧弹簧提供的预紧力，耦合振子

与转子接触面间产生了摩擦力。摩擦力驱动转子

回转并带动钻具产生回转运动。

冲击单元利用冲击变幅杆将压电叠堆中传递

出的纵向振动放大，并将纵振运动传递到自由质

量。自由质量将高频纵振运动转变为低频冲击运

动并输送给钻具，如图２（ｃ）所示。回转单元产生
的回转运动和冲击单元产生的冲击运动复合形成

钻具的回转冲击运动。

由于驱动换能器中 Ｖ型耦合振子和冲击变
幅杆谐振状态一致，谐振振幅同时达到最大值，回

转单元和冲击单元共同驱动钻具产生回转冲击运

动，且回转运动和冲击运动不相互耦合，可以单独

调节。

１５８１



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　

图 ２　回转冲击超声波钻的工作原理

Ｆｉｇ．２　ＷｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＲＰＵＤ

２　回转冲击超声波钻设计

由回转冲击超声波钻的工作原理可知，该超

声波钻驱动动力来源压电叠堆，而驱动的执行机

构来源于冲击单元的 Ｖ型耦合振子和冲击单元
的冲击变幅杆。本文将压电叠堆、Ｖ型耦合振子
和冲击变幅杆统称为驱动换能器。

通过有限元方法对回转冲击超声波钻驱动换

能器进行参数设计。利用 ＡＮＳＹＳ软件建立驱动
单元有限元模型，进行模态分析以获得驱动换能

器不同谐振频率的振动模态，用于指导驱动换能

器结构参数设计
［２６］
。

驱动换能器中压电叠堆采用郎之万夹心结

构，由上下２对沿轴向极化的 ２对压电陶瓷片组
成。压电陶瓷片之间为导电铜电极片，厚度仅为

０．２ｍｍ，在建立有限元模型的过程中可忽略。压
电叠堆实际工作时的温升现象，在仿真过程中也

不加考虑。

驱动换能器中，Ｖ型耦合振子和冲击变幅杆
的材料均为不锈钢 ＳＵＳ３０４，定义其单元类型均为
８节点三维实体单元 ＳＯＬＩＤ４５。压电叠堆中压电
陶瓷材料为 ＰＺＴ８，定义其单元类型为耦合场六
面体单元 ＳＯＬＩＤ５。ＰＺＴ８压电陶瓷材料沿厚度
方向极化的相对介电常数矩阵 ε、压电常数矩阵 ｅ
和弹性常数 Ｃ矩阵分别为

ε＝
９１９ ０ ０
０ ９１９ ０









０ ０ ８２６

×１０－１１Ｆ／ｍ

ｅ＝

０ ０ －４．１
０ ０ －４．１
０ ０ １４．０
０ ０ ０
０ １０．３ ０
１０．

















３ ０ ０

Ｃ／ｍ２

Ｃ＝

１４．９ ８．１１ ８．１１ ０ ０ ０
８．１１ １４．９ ８．１１ ０ ０ ０
８．１１ ８．１１ １３．２ ０ ０ ０
０ ０ ０ ３．４ ０ ０
０ ０ ０ ０ ３．１３ ０
０ ０ ０ ０ ０ ３．

















１３

×

　　１０１０Ｎ／ｍ２

在频率区间０～２５ｋＨｚ内，采用分块兰索斯
（ｂｌｏｃｋＬａｎｃｚｏｓ）方法对模型前 ２０阶模态进行分
析。模态分析结果显示，驱动换能器的一阶纵振

模态频率为１７．８９８ｋＨｚ。
驱动换能器的一阶纵振模态如图３所示。从

图３可知在该振动模态下，Ｖ型耦合振子和冲击
变幅杆的振动位移同时达到最大值。Ｖ型耦合振
子顶部产生纵扭复合振动，形成椭圆振动。

为进一步验证 Ｖ型耦合振子顶部节点的运
动，对驱动换能器进行了瞬态分析。在压电叠堆

的压电陶瓷上下表面的正负极间施加频率为

１７．８９８ｋＨｚ、电压为２００Ｖ的正弦交流电压。
采用 ＦＵＬＬ方法对回转冲击超声波钻驱动换

能器进行瞬态分析，提取了 Ｖ型耦合振子顶部节
点在驱动平面内的切向位移和纵向位移，然后形

成运动轨迹，如图 ４所示。由图 ４可知该节点的
运动轨迹为椭圆轨迹，验证了 Ｖ型耦合振子设计
的正确性。

根据回转冲击超声波钻的工作原理，对此回

转冲击超声波钻进行了结构设计，如图 ５所示。
压电叠堆位于回转冲击超声波钻的中部。压电陶

瓷片参数为外径 ２５ｍｍ，内径 １２ｍｍ，厚度３ｍｍ。
预紧螺栓上下连接Ｖ型耦合振子和冲击变幅杆，

图 ３　回转冲击超声波钻驱动换能器工作模态

Ｆｉｇ．３　ＯｐｅｒａｔｉｎｇｍｏｄａｌｏｆｄｒｉｖｉｎｇｔｒａｎｓｄｕｃｅｒｏｆＲＰＵＤ
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图 ４　Ｖ型耦合振子顶部节点运动轨迹

Ｆｉｇ．４　ＭｏｖｅｍｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｏｐｎｏｄｅｏｎＶＬＴｃｏｕｐｌｅｒ

图 ５　回转冲击超声波钻结构设计

Ｆｉｇ．５　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎｏｆＲＰＵＤ

为压电叠堆提供预紧力。螺栓材料为 ４０Ｃｒ。螺
栓内部的中空结构是回转驱动轴向钻杆提供回转

运动的通道。

回转单元由 Ｖ型耦合振子、转子、回转套筒、
预紧弹簧和回转端盖组成。回转套筒为回转单元

提供支撑，材料为铝合金。转子与 Ｖ型耦合振子
之间接触面做抛光处理

［２７］
，并由预紧弹簧提供预

紧力。Ｖ型耦合振子材料为不锈钢。转子与回转
轴之间通过键连接以传递回转运动至回转轴。冲

击单元由冲击变幅杆、自由质量、冲击套筒、回复

弹簧和冲击端盖构成。冲击套筒提供支撑作用，

材料为不锈钢。冲击变幅杆为哑铃型结构，材料

为不锈钢。自由质量为圆柱形，中部带孔。

钻具采用博世（ＢＯＳＣＨ）多功能钻头，钻具直

径３ｍｍ，最大可钻进深度 ４０ｍｍ。回转轴与钻具
之间通过类花键结构连接，两者间可传递回转运

动，而不影响钻具纵向的冲击运动。回转冲击超

声波钻中部最大直径 ６８ｍｍ，两侧最大直径
３４ｍｍ，总长２７０ｍｍ，总质量约５９０ｇ。

３　砂岩钻进实验

基于设计参数，研制了回转冲击超声波钻样

机。利用阻抗分析仪（Ｅ４９９０Ａ，ＫＥＹＳＩＧＨＴ）测量
驱动换能器的实际响应频率为 １９．１４６ｋＨｚ，如
图６所示。测量频率与有限元结果分析值相差
１．２４８ｋＨｚ，误差为６．５２％。误差的主要来源为材
料实际参数与仿真参数之间的差值以及加工和装

配过程中产生的误差。

为评估回转冲击超声波钻的钻进性能，搭建

了超声波钻钻进测试平台，如图７所示。
钻进对象为砂岩，密度为２６３０ｋｇ／ｍ３，弹性模

量为１０ＧＰａ。利用回转冲击超声波钻进行砂岩钻
进实验，钻进过程中，超声波钻样机驱动电压为

２００Ｖ，驱动频率为 １９．１４６ｋＨｚ。回转冲击超声
波钻钻入砂岩的过程中，钻具依靠回转运动排出

图 ６　驱动换能器阻抗分析

Ｆｉｇ．６　Ｉｍｐｅｄａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｒｉｖｉｎｇｔｒａｎｓｄｕｃｅｒ

图 ７　回转冲击超声波钻钻进测试平台

Ｆｉｇ．７　ＤｒｉｌｌｉｎｇｔｅｓｔｂｅｄｏｆＲＰＵＤ
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岩屑，并在钻孔处形成堆积区，如图８所示。该实
验验证了回转冲击超声波钻能够钻入砂岩并排出

排屑。

图 ８　回转冲击超声波钻砂岩钻进过程

Ｆｉｇ．８　ＤｒｉｌｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆＲＰＵＤｏｎｓａｎｄｓｔｏｎｅ

３．１　单因素钻进实验
为更好地评估回转冲击超声波钻的钻进性

能，选择钻压力、自由质量、回转预紧力、冲击预紧

刚度、回转预紧刚度和冲击预紧力进行单因素钻

进实验。实验过程中，超声波钻样机驱动电压均

为２００Ｖ，驱动频率为 １９．１４６ｋＨｚ，钻进时间达到
５ｍｉｎ后测量钻进深度。每次实验重复 ３次并取
平均值，并利用统计结果绘制图形。

进行钻压力对回转冲击超声波钻钻进深度的

影响实验，实验结果如图 ９所示。随着钻压力由
４Ｎ至７Ｎ逐渐增大时，钻进深度逐渐增大。钻进
深度在钻压力为７Ｎ时达到最大值。当钻压力由
７Ｎ向８Ｎ变化时，钻进深度逐渐降低。

自由质量对回转冲击超声波钻钻进深度的影

响如图１０所示。在自由质量从２ｇ到１０ｇ变化的
过程中，钻进深度先逐渐增加然后降低。钻进深

度在自由质量为８ｇ时达到最大值。
在回转冲击超声波钻设置参数时，不同的回

转预紧力对应着钻具的不同回转力矩和转速。回

转预紧力由回转预紧弹簧提供。首先进行回转预

紧力对钻进深度的影响实验，结果如图 １１所示。
由实验结果可知，回转预紧力由 ７Ｎ到 １０Ｎ的变
化时，钻进深度逐渐上升，１０Ｎ时达到最大值。
当回转预紧力由１０Ｎ至１９Ｎ变化时，钻进深度逐
渐降低。

在保持回转预紧力不变的前提下，改变预紧

弹簧刚度，考察不同回转预紧刚度下，回转冲击超

声波钻的钻进深度，结果如图１２所示。由实验结
果可知，随着回转预紧刚度的增大，钻进深度逐渐

增大然后减小。峰值点出现在回转预紧刚度为

０．６５Ｎ／ｍｍ时。
冲击预紧弹簧为冲击单元提供预紧力。进行

不同冲击预紧力下的回转冲击超声波钻钻进实

验。实验结果如图１３所示。在冲击预紧力由１Ｎ
到５Ｎ的变化过程中，钻进深度先增大后逐渐减

图 ９　不同钻压力下回转冲击超声波钻钻进深度

Ｆｉｇ．９　ＤｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈｏｆＲＰＵＤｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｅｉｇｈｔｏｎｂｉｔ

图 １０　不同自由质量下回转冲击超声波钻钻进深度

Ｆｉｇ．１０　ＤｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈｏｆＲＰＵＤｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｅｍａｓｓ

图 １１　不同回转预紧力下回转冲击超声波钻

钻进深度

Ｆｉｇ．１１　ＤｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈｏｆＲＰＵＤｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｏｔａｒｙｐｒｅｌｏａｄｆｏｒｃｅ

图 １２　不同回转预紧刚度下回转冲击超声波钻

钻进深度

Ｆｉｇ．１２　ＤｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈｏｆＲＰＵＤｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｏｔａｒｙｐｒｅｌｏａｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓ
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小，但整体变化幅度不大。在冲击预紧力为 ２Ｎ
时，钻进深度达到峰值。

保持冲击预紧力不变，改变冲击预紧刚度，进

行钻进实验。图 １４为不同冲击预紧刚度下的钻
进深度。随着冲击预紧刚度的增大，钻进深度先

增大后逐渐减小。当冲击预紧刚度 ０．３Ｎ／ｍｍ
时，钻进深度达到最大值。

图 １３　不同冲击预紧力下回转冲击超声波钻

钻进深度实验

Ｆｉｇ．１３　ＤｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈｏｆＲＰＵＤｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｐｒｅｌｏａｄｆｏｒｃｅ

图 １４　不同冲击预紧刚度下回转冲击超声波钻

钻进深度实验

Ｆｉｇ．１４　ＤｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈｏｆＲＰＵＤｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｐｒｅｌｏａｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

３．２　响应面方法钻进实验
采用响应面方法考察回转冲击超声波钻各因

素的交互作用对钻进过程的影响规律。响应面方

法是一种采用回归方程来优化实验方案，解决多

变量问题的统计方法。响应面方法将体系的响应

（目标）作为一个或者多个因素的函数，计算出响

应和因素间连续的函数关系，并将函数关系利用

图形表达出来。

响应面方法的广义模型表达式为

Ｙｄ ＝ｃ０＋∑
ｍ

ｉ＝１
ｃｉｘｉ＋∑

ｍ

ｉ＝１
ｃｉｉｘ

２
ｉ ＋∑

ｍ

ｉ＜ｊ
ｃｉｊｘｉｘｊ＋δ （１）

式中：Ｙｄ为模型目标值；δ为与自变量无关的统计
误差，满足均值为零的正态分布；ｃｉ表示 ｘｉ的线
性效应，ｃｉｉ表示 ｘｉ的二阶效应，ｃｉｊ表示 ｘｉ和 ｘｊ的
交互作用效应。

依据单因素实验结果，获得单个因素的水平

范围。利用 ＤｅｓｉｇｎＥｘｐｅｒｔ８．０．６，选择 ＢｏｘＢｅ
ｈｎｋｅｎ实验方法，如表 １所示，设计 ６因素 ３水平
的响应面实验。Ａ～Ｆ分别为钻压力、自由质量、
回转预紧力、回转预紧刚度、冲击预紧刚度和冲击

预紧力，Ｙｄ为钻进深度。
利用响应面方法，对 Ａ～Ｆ６个因素设计实验

方案，如表 ２所示。依据实验方案进行了钻进实
验。钻进深度均为３次钻进的平均值。

使用 ＤｅｓｉｇｎＥｘｐｅｒｔ８．０．６对表 ２数据进行分
析可得到回转冲击超声波钻钻进深度与各影响因

素的规律。方差分析中，ｆ值和 Ｐ值是方差分析
里面对模型和模型的系数进行显著性检验得到的

结果。由方差分析结果，如表３所示，整体模型的
Ｐ值小于０．０００１，说明二次方程模型达到极显著
水平，拟合结果良好。实验数据残差近似服从正

态分布，如图 １５所示，证明了实验的合理性。计
算获得的目标函数 Ｙｄ（钻进深度）的二次回归方
程为

Ｙｄ＝２４．２５＋１．３０Ａ＋１．１３Ｂ＋１．０４Ｃ－０．６１Ｄ＋
　　０．５０Ｅ＋０．１６Ｆ－０．６３ＡＢ＋０．３１ＡＤ－
　　０．３２ＡＦ－０．３６ＢＣ－０．４５ＢＥ－１．９９Ａ２－
　　１．３２Ｂ２－２．０２Ｃ２－２．２７Ｄ２－２．８１Ｅ２－２．６９Ｆ２

方差分析结果中，由一次项的 ｆ值可以确定，
钻压力、自由质量、回转预紧力、冲击预紧刚度、回

转预紧刚度和冲击预紧力对钻进深度的影响由高

至低依次减少。钻压力、自由质量和回转预紧力

Ｐ值均小于０．０００１，为主要影响因素；冲击预紧
刚度、回转预紧刚度和冲击预紧力为次要因素。

二次项中，除自由质量外各因素 Ｐ值均小于
０．００１，对钻进深度的响应面曲面响应影响显著。

响应面图是响应值对钻压力等各因素所构成

的三维空间的曲面图，利用响应面图可直观地看

出各参数之间的交互作用。依据回归方程，计算

钻压力、自由质量、回转预紧力、冲击预紧刚度、回

转预紧刚度和冲击预紧力对钻进深度的交互影响

并绘制响应面图，如图 １６～图 ２０所示。从图中
可以看出，钻进深度随着各参数的增大，呈现先增

大后减小的趋势，并存在峰值。这同时也验证了

因素选择区间的合理性。由方差分析结果可知，

在各参数中，自由质量和钻压力、自由质量和回

表 １　钻进实验因素水平

Ｔａｂｌｅ１　Ｆａｃｔｏｒｓａｎｄｌｅｖｅｌｓｏｆｄｒｉｌｌｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

水　平 Ａ／Ｎ Ｂ／ｇ Ｃ／Ｎ Ｄ／（Ｎ·ｍｍ－１）Ｅ／（Ｎ·ｍｍ－１）Ｆ／Ｎ

－１ ６ ６ ７ ０．１８ ０．４１ １

０ ７ ８ １０ ０．３０ ０．６５ ２

１ ８ １０ １３ ０．４１ ０．９５ ３
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表 ２　响应面实验设计及结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｓｉｇｎａｎｄｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅ

实验

序号
Ａ／Ｎ Ｂ／ｇ Ｃ／Ｎ

Ｄ／（Ｎ·
ｍｍ－１）

Ｅ／（Ｎ·
ｍｍ－１）

Ｆ／Ｎ Ｙｄ／ｍｍ
实验

序号
Ａ／Ｎ Ｂ／ｇ Ｃ／Ｎ

Ｄ／（Ｎ·
ｍｍ－１）

Ｅ／（Ｎ·
ｍｍ－１）

Ｆ／Ｎ Ｙｄ／ｍｍ

１ ６ ６ １０ ０．１８ ０．６５ ２ １７．８０ ２８ ８ ８ １０ ０．４１ ０．４１ ２ １７．０４
２ ８ ６ １０ ０．１８ ０．６５ ２ １９．５０ ２９ ６ ８ １０ ０．１８ ０．９５ ２ １７．９２
３ ６ １０ １０ ０．１８ ０．６５ ２ １９．６８ ３０ ８ ８ １０ ０．１８ ０．９５ ２ １９．１７
４ ８ １０ １０ ０．１８ ０．６５ ２ １９．８０ ３１ ６ ８ １０ ０．４１ ０．９５ ２ １４．４４
５ ６ ６ １０ ０．４１ ０．６５ ２ １６．２０ ３２ ８ ８ １０ ０．４１ ０．９５ ２ １９．２４
６ ８ ６ １０ ０．４１ ０．６５ ２ １８．８０ ３３ ７ ６ １０ ０．３０ ０．４１ １ １３．５２
７ ６ １０ １０ ０．４１ ０．６５ ２ １９．２０ ３４ ７ １０ １０ ０．３０ ０．４１ １ １９．４０
８ ８ １０ １０ ０．４１ ０．６５ ２ １８．３６ ３５ ７ ６ １０ ０．３０ ０．９５ １ １６．８０
９ ７ ６ ７ ０．３０ ０．４１ ２ １６．７４ ３６ ７ １０ １０ ０．３０ ０．９５ １ １９．３２
１０ ７ １０ ７ ０．３０ ０．４１ ２ １８．８０ ３７ ７ ６ １０ ０．３０ ０．４１ ３ １３．６０
１１ ７ ６ １３ ０．３０ ０．４１ ２ １７．８２ ３８ ７ １０ １０ ０．３０ ０．４１ ３ １９．２２
１２ ７ １０ １３ ０．３０ ０．４１ ２ １９．１２ ３９ ７ ６ １０ ０．３０ ０．９５ ３ １８．４０
１３ ７ ６ ７ ０．３０ ０．９５ ２ １５．９０ ４０ ７ １０ １０ ０．３０ ０．９５ ３ １９．２０
１４ ７ １０ ７ ０．３０ ０．９５ ２ １９．１０ ４１ ６ ８ ７ ０．３０ ０．６５ １ １４．４０
１５ ７ ６ １３ ０．３０ ０．９５ ２ １８．１０ ４２ ８ ８ ７ ０．３０ ０．６５ １ １９．７２
１６ ７ １０ １３ ０．３０ ０．９５ ２ １９．２０ ４３ ６ ８ １３ ０．３０ ０．６５ １ １５．６４
１７ ７ ８ ７ ０．１８ ０．６５ １ １４．７０ ４４ ８ ８ １３ ０．３０ ０．６５ １ ２０．３０
１８ ７ ８ １３ ０．１８ ０．６５ １ １９．６０ ４５ ６ ８ ７ ０．３０ ０．６５ ３ １５．７０
１９ ７ ８ ７ ０．４１ ０．６５ １ １５．５０ ４６ ８ ８ ７ ０．３０ ０．６５ ３ １８．８０
２０ ７ ８ １３ ０．４１ ０．６５ １ １８．３０ ４７ ６ ８ １３ ０．３０ ０．６５ ３ １５．８０
２１ ７ ８ ７ ０．１８ ０．６５ ３ １６．１０ ４８ ８ ８ １３ ０．３０ ０．６５ ３ ２０．１０
２２ ７ ８ １３ ０．１８ ０．６５ ３ ２０．２０ ４９ ７ ８ １０ ０．３０ ０．６５ ２ ２４．３０
２３ ７ ８ ７ ０．４１ ０．６５ ３ １３．８０ ５０ ７ ８ １０ ０．３０ ０．６５ ２ ２４．１０
２４ ７ ８ １３ ０．４１ ０．６５ ３ ２０．００ ５１ ７ ８ １０ ０．３０ ０．６５ ２ ２３．６０
２５ ６ ８ １０ ０．１８ ０．４１ ２ １７．０４ ５２ ７ ８ １０ ０．３０ ０．６５ ２ ２４．６０
２６ ８ ８ １０ ０．１８ ０．４１ ２ １８．３２ ５３ ７ ８ １０ ０．３０ ０．６５ ２ ２５．１０
２７ ６ ８ １０ ０．４１ ０．４１ ２ １４．２２ ５４ ７ ８ １０ ０．３０ ０．６５ ２ ２３．８０

表 ３　方差分析

Ｔａｂｌｅ３　Ｖａｒｉａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

方差来源 平 方 和 自 由 度 均　方 ｆ　值 Ｐ　值

模型 ３６４．５８ １７ ２１．４５ １３．４６ ＜０．０００１

Ａ ４０．３３ １ ４０．３３ ２５．３１ ＜０．０００１

Ｂ ３０．７８ １ ３０．７８ １９．３２ ＜０．０００１

Ｃ ２５．８１ １ ２５．８１ １６．２０ ０．０００３

Ｄ ９．０７ １ ９．０７ ５．６９ ０．０２２４

Ｅ ５．９７ １ ５．９７ ３．７５ ０．０６０８

Ｆ ０．６０ １ ０．６０ ０．３８ ０．５４２７

ＡＢ ３．１６ １ ３．１６ １．９９ ０．１６７４

ＡＤ １．５８ １ １．５８ ０．９９ ０．３２５８

ＡＦ ０．８５ １ ０．８５ ０．５３ ０．４７１１

ＢＣ ２．０３ １ ２．０３ １．６５ ０．１２６７

ＢＥ １．２９ １ １．２９ １．０６ ０．１５９６

Ａ２ ４０．８６ １ ４０．８６ ２５．６５ ＜０．０００１

Ｂ２ １７．９９ １ １７．９９ １１．２９ ０．００１９

Ｃ２ ４１．８８ １ ４１．８８ ２６．２９ ＜０．０００１

Ｄ２ ５２．９２ １ ５２．９２ ３３．２２ ＜０．０００１

Ｅ２ ８１．４３ １ ８１．４３ ５１．１１ ＜０．０００１

Ｆ２ ７４．３７ １ ７４．３７ ４６．６９ ＜０．０００１

残差 ５７．３５ ３６ １．５９

失拟项 ５５．８６ ３１ １．８０ ６．０３ ０．０２６８

纯误差 １．５０ ５ ０．３０

总离差 ４２１．９３ ５３

图 １５　拟合方程与实验数据残差正态图

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｓｉｄｕａｌｎｏｒｍａｌｇｒａｐｈｏｆｆｉｔｔｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎ

ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

图１６　钻压力和自由质量对钻进深度的交互影响响应面图

Ｆｉｇ．１６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｐｌｏｔｓｏｆｍｕｔｕａｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｅｉｇｈｔ

ｏｎｂｉｔａｎｄｆｒｅｅｍａｓｓｏｎｄｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈ
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图 １７　钻压力和冲击预紧刚度对钻进深度的

交互影响响应面图

Ｆｉｇ．１７　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｐｌｏｔｓｏｆｍｕｔｕａｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｅｉｇｈｔ

ｏｎｂｉｔａｎｄｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｐｒｅｌｏａｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｎｄｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈ

图 １８　钻压力和冲击预紧力对钻进深度的

交互影响响应面图

Ｆｉｇ．１８　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｐｌｏｔｓｏｆｍｕｔｕａｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｅｉｇｈｔ

ｏｎｂｉｔａｎｄｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｐｒｅｌｏａｄｆｏｒｃｅｏｎｄｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈ

图 １９　自由质量和回转预紧力对钻进深度的

交互影响响应面图

Ｆｉｇ．１９　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｐｌｏｔｓｏｆｍｕｔｕａｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ

ｆｒｅｅｍａｓｓａｎｄｒｏｔａｒｙｐｒｅｌｏａｄｆｏｒｃｅｏｎｄｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈ

图 ２０　自由质量和回转预紧刚度对钻进深度影响的

交互影响响应面图

Ｆｉｇ．２０　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｐｌｏｔｓｏｆｍｕｔｕａｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｒｅｅ

ｍａｓｓａｎｄｒｏｔａｒｙｐｒｅｌｏａｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｎｄｒｉｌｌｉｎｇｄｅｐｔｈ

转预紧力交互作用显著，对钻进深度有较大影响。

４　结　论

１）本文提出了一种单压电叠堆驱动的回转
冲击超声波钻。此超声波钻利用压电叠堆两侧的

振动能量，将一侧振动转变为回转运动，另一个侧

振动转变为冲击运动，且回转运动和冲击运动不

耦合可单独调节。

２）利用有限元方法对驱动换能器进行了模
态分析和谐响应分析。完成了回转冲击超声波钻

设计，并研制了样机。

３）利用响应面方法开展了回转冲击超声波
钻砂岩钻进实验。实验结果表明超声波钻系统参

数中钻压力、自由质量、回转预紧力、冲击预紧刚

度、回转预紧刚度和冲击预紧力对钻进深度有较

大影响，影响效果依次降低。其中钻压力、自由质

量和回转预紧力为主要影响因素；冲击预紧刚度、

回转预紧刚度和冲击预紧力为次要影响因素。
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ＭａｔｅｒｉａｌｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，１９９８，７（３）：３４５３５１．

　作者简介：

　王印超　男，博士研究生。主要研究方向：超声波钻驱动及采

样技术。

全齐全　男，博士，副教授。主要研究方向：空间机构测试

技术。

于红英　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机械

ＣＡＤ及仿真技术。

柏德恩　男，博士研究生。主要研究方向：超声驱动及超声钻

钻探技术。

邓宗全　男，硕士，教授，博士生导师。主要研究方向：宇航空

间机构技术。
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　第 ９期 王印超，等：一种单压电叠堆驱动的回转冲击超声波钻

Ａｒｏｔａｒｙｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｄｒｉｖｅｎｂｙｓｉｎｇｌｅｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｓｔａｃｋ
ＷＡＮＧＹｉｎｃｈａｏ，ＱＵＡＮＱｉｑｕａｎ，ＹＵＨｏｎｇｙｉｎｇ，ＢＡＩＤｅｅｎ，ＤＥＮＧＺｏｎｇｑｕａｎ

（ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＳｙｓｔｅｍ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇ，ａｒｏｔａｒｙｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｕｌ
ｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌ（ＲＰＵＤ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｄｒｉｖｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅ，ｗｈｉｃｈｉｓｄｒｉｖｅｎｂｙｓｉｎｇｌｅｐｉｅｚｏｅ
ｌｅｃｔｒｉｃｓｔａｃｋ．ＴｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＲＰＵＤｕｓｅｓｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｔｈｅｓｉｎｇｌｅｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｓｔａｃｋｔｏｒｅａｌｉｚｅ
ｔｈｅｒｏｔａｒｙｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｍｏｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｒｉｌｌｉｎｇｔｏｏｌ，ａｎｄｔｒａｎｓｆｅｒｓｏｎｅｓｉｄｅｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｎｔｏｒｏｔａｒｙｍｏｔｉｏｎａｎｄｔｈｅ
ｏｔｈｅｒｓｉｄｅｉｎｔｏｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｍｏｔｉｏｎ．Ｒｏｔａｒｙｍｏｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｍｏｔｉｏｎｃａｎｂｅｒｅｇｕｌａｔｅｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｌｙ．Ｔｏｒｅ
ａｌｉｚｅｔｈｅｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｒｅｓｏｎａｎｃｅｏｆｒｏｔａｒｙｍｏｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｃｕｓｓｉｖｅｍｏｔｉｏｎ，ｔｈｅｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｔｒａｎｓｉｅｎｔａｎａｌ
ｙｓｉｓｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇｔｒａｎｓｄｕｃｅｒａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｂｙｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ．Ａｐｒｏｔｏｔｙｐｅｏｆｒｏｔａｒｙｐｅｒｃｕｓ
ｓｉｖｅｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇｍａｃｈｉｎｅｗａｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄ，ａｎｄｔｈｅｄｒｉｌｌｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｏｐｔｉ
ｍｉｚｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．ＴｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｄｒｉｌｌｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅＲＰＵＤ，ａｎｄｒｅ
ｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｄｒｉｌｌｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｕｃｈａｓｗｅｉｇｈｔｏｎｂｉｔｏｎｔｈｅ
ｄｒｉｌｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｅｅｐｓｐａｃｅｓａｍｐｌｉｎｇ；ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌ；ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｔｒａｎｓｄｕｃｅｒ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ；ｄｒｉｌｌ
ｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ；ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３１５１０：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３１５．１００５．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４０３１０６）；ＰｒｏｇｒａｍｏｆＩｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇＴａｌｅｎｔｓｏｆＤｉｓｃｉｐｌｉｎｅｔｏＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

（Ｂ０７０１８）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＨＩＴ．ＮＳＲＩＦ．２０１４０５１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｕａｎｑｉｑｕａｎ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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纳米复合相变材料熔化过程数值模拟

赵亮１，邢玉明１，，吕倩２，罗叶刚１，刘鑫１

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．中国西南电子技术研究所，成都 ６１００３６）

　　摘　　　要：相变储能技术在航空航天等领域具有广泛的应用前景，但是相变材料导热
性能差制约了其工程化应用。高导热的纳米材料能够有效提高相变材料的导热性能。为了对

其相变现象进行更精细的模拟分析，基于 ＭａｘｗｅｌｌＧａｒｎｅｔｔ等效介质理论（ＥＭＴ）建立 ３种具有
代表性结构的纳米复合相变材料详细物性参数，将流体体积（ＶＯＦ）模型与焓多孔介质模型相
耦合，在考虑相变材料体积膨胀的情况下，数值模拟了纯石蜡、添加不同体积组分金刚石纳米

粒子（ＮＤ）、单壁碳纳米管（ＳＷＣＮＴ）和石墨烯纳米片（ＧｎＰ）的纳米复合相变材料在定温边界
条件下的固液相变过程。结果表明：相变材料熔化过程中对流效应主要分布在临近固液相界

面、临近加热壁面及临近气液两相交界面这３个区域；３种纳米粒子中 ＧｎＰ的导热强化效果最
佳，相比纯石蜡，添加体积分数为３％ 的 ＧｎＰ纳米复合相变材料固相导热系数提高了 ４８６％，
相变材料的熔化时间缩短了６９％；升高壁面温度能够有效缩短复合相变材料的熔化时间。

关　键　词：相变材料；纳米材料；等效介质理论 （ＥＭＴ）模型；流体体积 （ＶＯＦ）模型；
焓多孔介质模型

中图分类号：ＴＫ１１＋４；Ｖ１９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８６００９

　　基于固液相变材料的相变储能技术能够有效
解决能量供求在时间和空间上不匹配的矛盾，其

储能原理是：当温度高于相变温度时，材料吸收热

量由固态变为液态，当温度低于相变温度时，材料

释放热量由液态变为固态，该过程为可逆过程，而

且相变材料在相变过程中是一个等温或近似等温

的过程，相变前后材料体积变化小。因此，固液相

变在电子设备热控、建筑节能、工业余热回收
［１２］

等领域有着广泛的应用前景。

相变材料主要分为３大类：有机类、无机类和
混合类。目前研究及应用最为广泛的为有机类相

变材料，其具有相变焓值大、无过冷度、无析出、性

能稳定、无腐蚀性等优点，在航空航天领域具有广

泛的应用，但是其导热系数小导致相变过程热量

的存储／释放缓慢，严重制约了其工程化应用，中
国学者研究采用金属翅片、高导热多孔金属材料、

泡沫石墨
［３］
等方式强化相变材料导热性能。近

年来，随着纳米材料科技的发展，采用高导热的金

属纳米粒子、石墨烯纳米片（ＧｎＰ）、单壁碳纳米管
（ＳＷＣＮＴ）强化有机类相变材料储／放热速率成为
国内外的研究热点

［４５］
。Ｌｉ等［６７］

以硬脂酸为相

变材料，通过添加多壁碳纳米管、ＧｎＰ、纳米石墨
片等碳材料制备了多种复合相变材料，测试结果

发现同组体积组分的纳米石墨片导热强化效果最

佳，添加多壁碳纳米管能够有效提高硬脂酸的导

热性能，但是会降低复合相变材料熔化过程中液

相的对流效应。Ｆａｎｇ等［８］
将质量分数为 １０％的

ＧｎＰ分散至正二十烷相变材料中，使得复合相变

Administrator
新建图章
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　第 ９期 赵亮，等：纳米复合相变材料熔化过程数值模拟

材料的导热系数提高了４００％。Ａｒｉｃｉ等［９］
数值模

拟了不同体积分数 Ａｌ２Ｏ３纳米粒子对方形容器内
石蜡材料熔化速率的作用效果，发现当体积分数

为１％时，石蜡熔化速率最大。Ｈａｒｉｓｈ等［１０］
实验

研究发现在月桂酸中添加体积分数为 １％的 ＧｎＰ
能将导热系数提高 ２３０％。而且当纳米粒子导热
增强体的积分数相同时，ＧｎＰ的导热性能强化效
果优于纳米金属粒子及 ＳＷＣＮＴ。Ｍｏｔａｈａｒ等［１１］

发现将质量分数为４％的ＴｉＯ２纳米粒子分散于正
十八烷中能够将其凝固速率提高 １８％。陈杨华
等

［１２］
采用 ＳＷＣＮＴ改善石蜡导热性能，通过测试

发现质量分数为 ５％的 ＳＷＣＮＴ能够将石蜡导热
系数由０．２Ｗ／ｍＫ高至 ０．２８Ｗ／ｍＫ。在基于纳
米材料的物性规律研究方面，Ｎａｎ等［１３１４］

系统建

立了３种不同形式纳米复合材料等效导热系数模
型并利用实验进行了验证；ＳａｎｔａｍａｒíａＨｏｌｅｋ和
Ｍｅｎｄｏｚａ［１５］基于 ＭａｘｗｅｌｌＧａｒｎｅｔｔ等效介质理论
（ＥＭＴ）模型对３种不同形式纳米复合材料黏度模
型进行了研究和讨论；Ｄａｓ等［１６］

基于 ＥＭＴ模型和
焓多孔介质模型分析了填充不同类型纳米基复合
相变材料的套管式储热系统的储能过程，还对添加

ＧｎＰ的复合相变材料的储能装置进行数值模拟，重
点分析了换热流体工质温度和复合相变材料中

ＧｎＰ体积分数对装置储能速率的影响。
目前对于纳米强化有机类相变材料的研究大

多集中在材料制备、物性测试、性能试验验证等方

面，在数值模拟研究方面，对于其熔化／凝固过程
中的传热传质、相界面变化、温度分布等问题大多

采用基于焓多孔介质模型，对于密度变化引起的
对流问题采用 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设［１７２０］

，由于有机类

相变材料固液相密度差较大，在熔化过程中体积

膨胀明显，Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设对材料体积膨胀作出
线性假设，虽然能够实现相变材料相变过程液相

中对流效应的刻画，但是假设具有一定局限性，而

且对于体积膨胀等问题无法进行研究。夏莉

等
［２１］
尝试将流体体积（ＶＯＦ）模型与焓多孔介质

模型相结合研究了储能装置中不同形式空穴的迁

移情况。基于 ＶＯＦ模型与焓多孔介质模型，Ｙｅ
等

［２２］
研究了具有不同体积分数空腔的储能装置

中石蜡熔化过程中温度场、速度场变化及石蜡的

体积膨胀。由此可见，对于相变材料熔化过程中

传热传质现象的模拟严重依赖于对相变材料物性

的假设。

有机类相变材料的熔化过程具有强烈的非线

性特征，是一个包含多种热物理现象的复杂过程。

目前对相变材料熔化过程由重力和密度变化引起

的对流效应采用线性的 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设，对整个
过程中体积膨胀研究较少，本文基于 ＥＭＴ模型建
立石蜡分别与具有代表性结构的 ＧｎＰ、ＳＷＣＮＴ和
金刚石纳米粒子（ＮＤ）复合后的复合相变材料物
性，将 ＶＯＦ模型与焓多孔介质模型耦合对这３类
复合相变材料熔化过程的传热传质特性进行分

析，实现对纳米复合相变材料熔化过程中固相导

热、液相中自然对流和导热、相界面移动及复合相

变材料在相变过程中体积变化等物理现象的较真

实精细模拟。数值模拟结果为纳米复合相变材料

的应用提供理论指导。

１　模　型

１．１　物理模型
为了利用 ＶＯＦ模型与焓多孔介质模型模拟

有机纳米复合相变材料的熔化过程，建立如图１所
示的物理模型

［２１］
，为了研究石蜡材料的体积膨胀，

空腔中２／３的体积填充石蜡，上界面与空气间为自
由界面，底面和右侧为绝热面。左侧为定温加热面。

ｇ为重力加速度。

图 １　二维物理模型［２１］

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ［２１］

１．２　数学模型
利用 ＶＯＦ模型和焓多孔介质模型模拟有机

纳米复合相变材料在熔化过程中固相导热、液相传

热及自然对流现象、相界面移动等问题，采用 ＥＭＴ
模型理论建立有机纳米复合相变材料的物性参数。

１．２．１　ＶＯＦ模型
为了研究有机纳米复合相变材料在熔化过程

中的传热传质现象，采用 ＶＯＦ模型求解相变材料
与空气接触的自由表面的位置，求解区域包括相

变材料和空气，其中空气作为第一相，相变材料作

为第二相，不同相间的相界面通过求解各项体积

分数的连续方程获得。

１６８１
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第二相的连续方程为

（α２ρ２）
ｔ

＋
（α２ｕρ２）
ｘ

＋
（α２ｖρ２）
ｙ

＝０ （１）

第一相的体积分数为

α１ ＝１－α２ （２）
式中：ｕ为 ｘ方向速度分量；ｖ为 ｙ方向速度分量；
αｉ为第 ｉ相的体积分数；ρｉ为第 ｉ相的密度。控
制体中其他守恒方程的物性参数由单元中各组分

的占比确定。

１．２．２　焓多孔介质模型
能量方程为

（ρＥ）
ｔ

＋（ρｕＥ）
ｘ

＋（ρｖＥ）
ｙ

＝

　　 
ｘｋ

Ｔ
( )ｘ＋ｙｋＴ( )ｙ （３）

式中：ｋ为控制体的导热系数；ρ为控制体的密度；
Ｔ为控制体的温度；Ｅ为控制体中各相焓的质量
平均值，其定义为

Ｅ＝
α１ρ１Ｅ１＋α２ρ２Ｅ２
α１ρ１＋α２ρ２

（４）

Ｅ２ ＝ｈ＋γＬ （５）
式中：Ｅ１为第一相的比焓；Ｅ２为第二相的比焓；ｈ
为相变材料的显热；γ为相变材料的液相体积组
分；Ｌ为相变材料的潜热。

在求解区域中只求解混合相的动量方程，各

相通过求解平均控制体的物性参数来影响动量

方程。

动量方程为

（ρｕ）
ｔ

＋（ρｕｕ）
ｘ

＋（ρｕｖ）
ｙ

＝

　　 
ｘμｐｃｍ

ｕ
( )ｘ＋ｙμｐｃｍｕ( )ｙ－

Ｐ
ｘ
＋Ａｓｕ （６）

（ρｖ）
ｔ

＋（ρｕｖ）
ｘ

＋（ρｖｖ）
ｙ

＝ 
ｘμｐｃｍ

ｖ
( )ｘ＋

　　 
ｙμｐｃｍ

ｖ
( )ｙ－

Ｐ
ｙ
－ρｇ＋Ａｓｖ （７）

Ａｓ ＝－Ｃ
（α２－α２γ）

２

（α２γ）
３＋ε

（８）

式中：Ｐ为压力；ｇ为重力加速度；μｐｃｍ为相变材料
动力黏度；Ｃ为相变材料固液混合区的形态常数；
为了避免分母为 ０，ε＝０．００１。复合相变材料的
液相组分 γ的定义为

γ＝

０　　　　　　　　 Ｔ≤ Ｔｓｏｌｉｄｕｓ
１ Ｔ≥ Ｔｌｉｑｕｉｄｕｓ
Ｔ－Ｔｓｏｌｉｄｕｓ

Ｔｌｉｑｕｉｄｕｓ－Ｔｓｏｌｉｄｕｓ
Ｔｓｏｌｉｄｕｓ ＜Ｔ＜Ｔ










ｌｉｑｕｉｄｕｓ

（９）
式中：Ｔｌｉｑｕｉｄｕｓ和 Ｔｓｏｌｉｄｕｓ分别为相变材料熔化的上限

温度和下限温度。

对于有机纳米复合相变材料，其密度 ρ、显热
ｃｐ、潜热 Ｌ、热膨胀系数 β计算公式如下：
ρ＝（１－φ）ρｐｃｍ ＋φρｎａｎｏ （１０）
ｃｐ ＝（１－φ）（ｃｐ）ｐｃｍ ＋φ（ｃｐ）ｎａｎｏ （１１）
Ｌ＝（１－φ）Ｌｐｃｍ （１２）
β＝（１－φ）βｐｃｍ ＋φβｎａｎｏ （１３）
式中：下标 ｎａｎｏ和 ｐｃｍ分别表示纳米粒子和相变
材料；φ为相变材料的体积组分比。

根据 ＫｒｉｅｇｅｒＤｏｕｇｈｅｒｔｙ模型，动力黏度为

μ＝μｐｃｍ １－
φ
φ( )
ｍａｘ

－Ｑφｍａｘ
（１４）

式中：φｍａｘ为最大填充因子；Ｑ为材料的特性黏
度。对于 ＧｎＰ、ＳＷＣＮＴ和 ＮＤ的最大填充因子分
别为 ０．６３２、０．２６８和 ０．３８２，特性黏度分别为
２．５、９．２５和９．８７［２３２５］。
１．２．３　ＥＭＴ模型

ＥＭＴ模型被证明在考虑不同形状因素纳米
粒子与周围相变材料的接触热阻情况下能够较为

准 确 地 确 定 有 机 纳 米 材 料 的 等 效 导 热 系

数
［６，１０，２５］

，基于 ＥＭＴ模型和物性参数较为详细的
石蜡材料建立 ＧｎＰ、ＳＷＣＮＴ、ＮＤ与石蜡复合后的
等效导热系数。

等效导热系数模型为

ｋｅｆｆ＝ｋｐｃｍ
３＋φ［２χ１１（１－Ｌ１１）＋χ３３（１－Ｌ３３）］

３－φ（２χ１１Ｌ１１＋χ３３Ｌ３３）

（１５）

χ１１ ＝
ｋｃ１１－ｋｐｃｍ

ｋｐｃｍ ＋Ｌ１１（ｋ
ｃ
１１－ｋｐｃｍ）

（１６）

χ３３ ＝
ｋｃ３３－ｋｐｃｍ

ｋｐｃｍ ＋Ｌ３３（ｋ
ｃ
３３－ｋｐｃｍ）

（１７）

　　当 ａｓ＞１时，

Ｌ１１ ＝
ａ２ｓ

２（ａ２ｓ－１）
－

ａｓ
２（ａ２ｓ－１）

３
２

ａｒｃｃｏｓｈａｓ （１８）

　　当 ａｓ＜１时，

Ｌ１１ ＝
ａ２ｓ

２（ａ２ｓ－１）
－

ａｓ
２（１－ａ２ｓ）

３
２

ａｒｃｃｏｓａｓ （１９）

Ｌ３３ ＝１－２Ｌ１１ （２０）
　　当 ａｓ＝１时，
Ｌ１１ ＝Ｌ２２ ＝Ｌ３３ ＝１／３ （２１）
ａｓ ＝ｌ／ｄ （２２）
式中：ｋｅｆｆ为有机纳米复合相变材料的等效导热系
数；ｋｐｃｍ为纯石蜡的导热系数；Ｌ１１、Ｌ２２和 Ｌ３３为形状
因子；ａｓ为纳米粒子的长径比，对于 ＮＤ，其形状
为球形则长径比为 １，对于 ＳＷＣＮＴ其尺度为长
１μｍ，直径１ｎｍ，则长径比取 １０００，而对于 ＧｎＰ，

２６８１
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　第 ９期 赵亮，等：纳米复合相变材料熔化过程数值模拟

可看做厚度１ｎｍ，直径 １μｍ，则其值为 ０．００１；ｋｃ１１
和 ｋｃ３３分别为石蜡与纳米粒子复合后的相变微单
元体轴向和径向的等效导热系数：

ｋｃｉｉ ＝
ｋｎａｎｏ

１＋γＬｉｉ（ｋｎａｎｏ／ｋｐｃｍ）
　　ｉ＝１，２，３ （２３）

γ＝
２＋１

ａ( )
ｓ

Ｒｃｏｎｋｐｃｍ
ｄ
　　 ａｓ≥１

（１＋２ａｓ）
Ｒｃｏｎｋｐｃｍ
ｌ

ａｓ≤









 １

（２４）

其中：ｋｎａｎｏ为纳米粒子的导热系数；Ｒｃｏｎ为纳米粒
子与相变材料的接触热阻，文献［１６］中其值为
１０－８ｍ２·Ｋ－１·Ｗ－１

量级，在本文中，其值为根据

文献［２６］所列参数反算得出。
１．３　边界及初始条件设置

计算区域如图 １所示，相变材料中液相组分
中的自然对流与空气的自然对流均由用户自定义

函数（ＵＤＦ）编译的材料密度随温度变化与重力
同时作用引起。相变材料与空气交界面采用移动

界面条件，且两相之间无相互渗透右侧边界及底

面为绝热，左侧为定温边界条件，上表面为压力出

口条件，计算区域中相变材料和空气的初始温度

均为３００Ｋ，初始速度为０ｍ／ｓ，相变材料占计算域

的体积分数为２／３。
１．４　材料物性参数

为了对相变材料相变过程中传热传质现象进

行更精细的模拟研究，本文选用物性参数较为明

确且详细、熔化温度在 ３０６．１５～３０８．１５Ｋ的石蜡
作为相变材料。纳米材料物性参数见表 １［６，１０，２５］。
根据物理和数学模型可得不同体积分数的相变材

料物性见表２。根据文献［２７］中对石蜡材料的参
数定义，石蜡在 ３０６．１５～３０８．１５Ｋ温度区间内密
度由８５０ｋｇ／ｍ３以线性关系递减为７５０ｋｇ／ｍ３。当
Ｔ＞３０８．１５Ｋ，定义石蜡的液相密度 ρｌｉｑｕｉｄｕｓ，ｐｃｍ随时
间变化为

ρｌｉｑｕｉｄｕｓ，ｐｃｍ ＝ρｌｉｑｕｉｄｕｓ／［β（Ｔ－３０８．１５）＋１］ （２５）
空气的密度 ρａｉｒ为与温度相关的函数为

ρａｉｒ＝１．２×１０
－５Ｔ２－０．０１１３４Ｔ＋３．４９８ （２６）

表 １　纳米材料物性参数［６，１０，２５］

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｎａｎｏｍａｔｅｒｉａｌｓ［６，１０，２５］

物性参数 ＮＤ ＳＷＣＮＴ ＧｎＰ

ρｎａｎｏ／（ｋｇ·ｍ
－３） ３３００ １１００ ２２００

ｋｎａｎｏ／（Ｗ·ｍ
－１·Ｋ－１） ２２００ ３５００ ３５００

（ｃｐ）ｎａｎｏ／（ｋＪ·ｋｇ
－１·Ｋ－１） ０．５１９ ０．６４３ ０．６４３

βｎａｎｏ／（１０
－６Ｋ－１） １ －０．３ －０．７

表 ２　相变材料物性参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｓ

物性参数
文献［２７］中的
相变材料

本文相变材料

ＧｎＰ体积
分数为１％

ＧｎＰ体积
分数为３％

ＧｎＰ体积
分数为５％

ＮＤ体积
分数为３％

ＳＷＣＮＴ体积
分数为３％

ρｓｏｌｉｄｕｓ／（ｋｇ·ｍ
－３） ８５０ ８６３．５ ８９０．５ ９１７．５ ９２３．５ ８５７．５

ρｌｉｑｕｉｄｕｓ／（ｋｇ·ｍ
－３） ７５０ ７６４．５ ７９３．５ ８２２．５ ８２６．５ ７６０．５

ｋｓｏｌｉｄｕｓ／（Ｗ·ｍ
－１·Ｋ－１） ０．２２ ０．５１ １．０６９ １．６０１ ０．２４４ ０．８７７

ｋｌｉｑｕｉｄｕｓ／（Ｗ·ｍ
－１·Ｋ－１） ０．１５ ０．３４ ０．７３１ １．０９ ０．１６７ ０．３１６

ｃｐ／（ｋＪ·ｋｇ
－１·Ｋ－１） ２６３０ ２６１０ ２５７０．４ ２５３０．６ ２５６６．７ ２５７０．４

β／（１０－６Ｋ－１） １０００ ９９０ ９７０ ９５０ ９７０ ９６０
μ／（ｋｇ·ｍ－１·ｓ－１） ０．００３１８４ ０．００３５２ ０．００４３３ ０．００５４ ０．００３４ ０．００４２７
Ｌ／（ｋＪ·ｋｇ－１） １７６ １７４．２４ １７０．７２ １６７．２ １７０．７２ １７０．７２

２　计算结果
２．１　纯石蜡熔化过程

图２为纯石蜡在左侧定温 ３３３．１５Ｋ边界条
件下的熔化过程中分别在 ４８０、９６０、１４４０和
１９２０ｓ时的液相组分、温度及速度云图，各分图中
黑色粗实线为纯石蜡与空气的相界面，液相组分

是指相变材料熔化过程中液相状态的相变材料在

整个相变材料中所占的体积分数，下同。由

图２（ａ）可知，在初始阶段，靠近加热壁面的石蜡
首先熔化，同时随着石蜡熔化，石蜡的体积逐渐变

大，而且上半部分的石蜡熔化更快；在图２（ｂ）中，

靠近加热壁面的石蜡温度首先升高，但是随着时

间的增加，石蜡内部温度场呈现出上半部分温度

梯度逐渐变小；石蜡熔化过程中上半部分熔化快，

上半部分温度梯度小这是由于石蜡固相密度大于

液相密度，而且液相石蜡在温度升高过程中，密度

逐渐变小，靠近加热壁面的石蜡首先熔化，并且在

整个熔化过程中其体积膨胀速率最快，因此在重

力作用下，产生的液相石蜡沿着石蜡与空气的交

界面向右流动，而远离右侧加热面的石蜡温度低，

其密度略大，则在重力作用下不断向位置较低的

右侧流动，在液相石蜡中形成一个近似的涡如

图２（ｃ）所示；而且速度云图还显示出，在石蜡熔
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图 ２　石蜡熔化过程中液相组分、

温度及速度云图

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔ，ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｐａｒａｆｆｉｎｄｕｒｉｎｇｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

化过程中，临近加热壁面和石蜡固液相交界面的

石蜡流动速度相对较大，临近加热壁面的液相石

蜡流动速度相对较大是由于石蜡的导热系数有

限，热量无法充分在石蜡中扩散，在临近加热壁面

处石蜡的温度梯度较大，导致这部分的石蜡密度

梯度相应提高，进而产生较大的流速。临近石蜡

固液相交界面的石蜡流动速度较大主要是由于此

处临近石蜡的熔点，而石蜡在 ３０６．１５～３０８．１５Ｋ
范围内的密度变化剧烈（密度由 ８５０ｋｇ／ｍ３变为
７５０ｋｇ／ｍ３）进而引起液相石蜡在重力作用下的较
为剧烈的流动。

从图２可以看出，在石蜡的充分熔化阶段，由
重力引起的自然对流效应是石蜡内部热量传递的

重要方式，在自然对流作用下，靠近加热面的高温

石蜡密度小向上流动，加速了计算域中上部分石

蜡的熔化和温度梯度变小，而靠近右侧绝热壁面

的低温石蜡密度大不断向下流动补充进去。呈现

出底部靠近加热壁面的石蜡固液相界面变化速率

较小，且温度梯度大于上部分的石蜡温度梯度。

图３为石蜡在熔化过程中的液相组分及石蜡
体积膨胀率的变化。由图３可知石蜡在初始熔化
过程中，熔化速率较高，体积膨胀速率较大，随着

石蜡熔化过程的发展，大约在液相组分超过 ０．６
时，石蜡的熔化速率逐渐降低直至石蜡全部熔化。

在石蜡的熔化前半部分，石蜡的体积膨胀与石蜡

的熔化速率体现出相似的变化趋势，而到后期两

者趋势相似但是出现一些差异，石蜡的体积膨胀

较早结束，这是由于在定温边界条件下，整个石蜡

液相区域由于自然对流的作用其温度梯度变小，

逐渐接近３３３．１５Ｋ，石蜡的体积膨胀从初始的液
相膨胀与固液相变化之和变成主要由固液相变

产生。

图 ３　石蜡熔化过程中体积膨胀率及液相组分变化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｖｏｌｕｍｅｅｘｐａｎｓｉｏｎｒａｔｉｏａｎｄｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｐａｒａｆｆｉｎｄｕｒｉｎｇｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

２．２　不同种类纳米复合相变材料的熔化过程
根据 ＥＭＴ模型推导出了石蜡与 ＮＤ、ＳＷＣＮＴ

和 ＧｎＰ３种高导热纳米材料复合后的纳米复合相
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变材料物性，在定温 ３３３．１５Ｋ的边界条件下，复
合相变材料熔化过程中液相组分变化如图 ４所
示，其中添加了体积分数为３％的 ＮＤ的纳米复合
相变材料其熔化时间相比纯石蜡只缩短了

４．０５％，这是由于添加体积分数为３％的 ＮＤ只将
石蜡的固相和液相导热系数很有限地提升了

１１％，而其黏度增加了 ８％，黏度的增加导致复合
相变材料在熔化过程中的自然对流效应减弱，因

此 ＮＤ材料对石蜡的熔化速率加快效果很有限；
对于添加了体积分数为 ３％的 ＳＷＣＮＴ的纳米复
合相变材料，其熔化时间缩短了 ４０．４％；添加了
体积分数为３％的 ＧｎＰ的纳米复合相变材料熔化
时间最短，相比纯石蜡，其熔化时间缩短了 ６９％。
由此可见３种纳米材料中，ＧｎＰ的导热强化效果
最佳，能够实现有机相变材料对热量的快速吸收

存储。

图５为纯石蜡和添加体积分数均为 ３％的
ＮＤ、ＳＷＣＮＴ、ＧｎＰ的复合相变材料在熔化过程中
第５１０ｓ的液相组分、温度和速度云图。纯石蜡与
体积分数均为 ３％ ＮＤ复合相变材料的液相界
面、温度分布及速度分布较为相近。在第 ５１０ｓ，
添加体积分数均为 ３％ ＮＤ的复合相变材料的体
积膨胀小于纯石蜡的体积膨胀，这是由于添加体

积分数均为 ３％ 的 ＮＤ以后，纳米复合相变材料
的体积膨胀率相比纯石蜡缩小了 ２％，潜热值损
失了３％，而在 ５１０ｓ时，其熔化进程仅比纯石蜡
快了３．７％，由此可见，ＮＤ材料的相变材料导热
强化作用很小；从速度云图中可知，无论是纯石蜡

还是复合相变材料，其熔化过程中，液相中速度最

大的３个区域为临近加热面、临近石蜡与空气交
界面和临近石蜡固液交界面这３个区域。添加了
体积分数均为 ３％ ＧｎＰ的复合相变材料在第
５１０ｓ时，其固相体积最小，熔化速率最快，相变材

图 ４　相变材料熔化过程中液相组分变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅ

ｍａｔｅｒｉａｌｄｕｒｉｎｇｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 ５　相变材料熔化过程中液相组分、

温度及速度云图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔ，ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ

ｄｕｒｉｎｇｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
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料区域中温度梯度最小，而添加了体积分数均为

３％ ＳＷＣＮＴ的复合相变材料的温度梯度介于两
者之间。因此，３种相变材料中 ＧｎＰ的导热强化
效果最佳、对相变材料熔化速率的促进效果最好，

在相同边界条件下，ＧｎＰ纳米复合相变材料中温
度分布最均匀。

２．３　ＧｎＰ纳米复合相变材料熔化过程
２．３．１　不同体积分数 ＧｎＰ对熔化过程的影响

根据 ＥＭＴ模型计算得出的纳米复合相变材
料物性，在添加同体积分数的纳米材料时，相比于

ＳＷＣＮＴ纳米复合相变材料与 ＮＤ纳米复合相变
材料，ＧｎＰ纳米复合相变材料的固液两相的导热
性能最佳，为了研究不同体积分数 ＧｎＰ材料对复
合相变材料熔化速率的影响效果，图 ６为添加不
同体积分数 ＧｎＰ的复合相变材料在左侧边界定
温３３３．１５Ｋ条件下的熔化过程液相组分变化曲
线。在３３３．１５Ｋ温度边界条件下，添加体积分数
为１％、３％和５％ ＧｎＰ的复合相变材料的熔化时
间分别为 １３０１、７４０和 ５５３ｓ，相比于纯石蜡的
２３９３ｓ熔化时间，体积分数为 １％、３％和 ５％的
ＧｎＰ材料能够有效缩短复合相变材料熔化时间达
４５．６％、６９％和 ７６．９％。在此需要指出的是当
ＧｎＰ材料体积组分增加时，相比于纯石蜡，复合相
变材料的潜热值如表２所示分别降低了 １％、３％
和５％。随着 ＧｎＰ材料体积组分的增加，复合相
变材料的熔化速率逐渐提高，但是体积分数为

３％和５％的复合相变材料熔化速率相差较小，这
是由于添加纳米材料导致复合相变材料的黏度变

大，同时导热性能增加引起复合相变材料中温度

梯度变小，两者同时作用导致复合相变材料中

由密度差引起的自由对流变弱，进而使得复合相

图 ６　不同体积分数 ＧｎＰ的复合相变材料

熔化过程中液相组分变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎｓｏｆ

ＧｎＰｄｕｒｉｎｇｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

变材料的熔化速率提高效果相对减弱。因此在

ＧｎＰ纳米复合相变材料应用过程中，需要综合考
虑性能强化、熔化速率提升和潜热损失之间的关

系，优选合适体积分数的 ＧｎＰ材料实现相变材料
的导热性能强化。

２．３．２　不同边界温度对复合相变材料熔化过程
的影响

　　相变材料在熔化过程中，边界温度的升高不
仅提高了换热功率，加速了相变材料的熔化速率，

同时由于材料的密度与温度相关，所以内部温度

梯度对熔化过程中的自然对流的强度有着重要的

作用，进而影响相变材料的熔化速率。不同边界

温度下 ＧｎＰ复合相变材料的液相组分变化如图 ７
所示，ＧｎＰ复合相变材料中的 ＧｎＰ材料体积分数
选用３％。相比于 Ｔ＝３２３．１５Ｋ，当 Ｔ为 ３２８．１５、
３３３．１５和３３８．１５Ｋ时，ＧｎＰ复合相变材料的熔化
时间分别缩短了 ２５．３％、４０．２％和４９．９％。随着
壁面温度的升高，ＧｎＰ复合相变材料的整个熔化
过程时间缩短、熔化速率变大。但是随着壁面温

度的升高，ＧｎＰ复合相变材料的熔化速率提升效
率逐渐降低，因此在实际储能过程中需综合考虑

相变材料熔点、热源温度和复合相变材料的导热

性能之间的优化匹配关系。

图 ７　不同边界温度时复合相变材料熔化

过程中液相组分变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｕｒｉｎｇｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

３　结　论

本文利用 ＥＭＴ模型得出了具有代表性的
３种纳米材料与熔点在３０６．１５～３０８．１５Ｋ之间的
石蜡复合后的纳米复合相变材料物性，采用 ＶＯＦ
模型耦合焓多孔介质模型数值模拟了相变材料
的熔化过程，得到：
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１）根据 ＥＭＴ模型，ＮＤ、ＳＷＣＮＴ和 ＧｎＰ３种
纳米材料在同体积组分情况下，ＧｎＰ纳米复合相
变材料的固液相导热性能最佳，添加体积分数为

３％ ＧｎＰ的纳米复合相变材料的固相导热系数相
比纯石蜡提高了４８６％。

２）纯石蜡在整个熔化过程中体积膨胀了近
１６％，其体积膨胀变化率与液相组分变化率具有
相似性；相变材料熔化过程中，在液相中由重力引

起的自然对流对相变材料的熔化过程具有重要的

促进作用。在临近加热面、固液相界面、气液相界

面处的自然对流强度最大。

３）在石蜡中添加 ＧｎＰ能够有效提高其熔化
速率，当复合相变材料中 ＧｎＰ的体积分数为 ３％
时，其熔化时间能够有效缩短 ６９％。但是在实际
应用中，需要综合考虑潜热损失、熔化速率和导热

性能之间的关系。

４）升高边界温度能够有效缩短 ＧｎＰ复合相
变材料的熔化时间，但是相变材料熔点、热源温度

与相变材料导热性能之间存在优化匹配关系。
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ｔａｌｌｙｏｒｉｅｎｔｅｄｌａｔｅｎｔｈｅａｔｔｈｅｒｍａｌｅｎｅｒｇｙｓｔｏｒａｇｅｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ａｐ

ｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，１２５：８８０８９０．

［２７］吴淑英．纳米复合蓄热材料强化相变传热实验与数值模拟

研究［Ｄ］．广州：华南理工大学，２０１０．

ＷＵＳＹ．Ｅｎｈａｎｃｅｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
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ｚｈｏｕ：ＳｏｕｔｈＣｈｉｎａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　赵亮　男，博士研究生。主要研究方向：固液相变温控技术。

邢玉明　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：相变储

能技术、两相流分析。
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ｆｌｕｉｄ（ＶＯＦ）ｍｏｄｅｌ；ｅｎｔｈａｌｐｙｐｏｒｏｓｉｔｙｍｏｄｅｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１５１１：４４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０８．１５２３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１３２８５１０３４）
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１７１１２１；录用日期：２０１７１２２９；网络出版时间：２０１８０３０６１６：３２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３０６．１５５７．００５．ｈｔｍｌ
　基金 项 目：国 家 自 然 科 学 基 金 （６１２６２０１９，６１４０２１０２）；航 空 科 学 基 金 （２０１５ＺＣ５６００９）；江 西 省 优 势 创 新 团 队 项 目

（２０１１３ＢＣＢ２４００９）；江西省自然科学基金 （２０１５１ＢＡＢ２０７０４２）；江西省教育厅科技项目 （ＧＪＪ１６０５５４，ＧＪＪ１７０４３２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｍｉｎｇ＠ｎｃｈｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：汪宇玲，黎明，李军华，等．基于ＢｏＦ模型的多特征融合纹理图像分类［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：１８６９
１８７７．ＷＡＮＧＹＬ，ＬＩＭ，ＬＩＪＨ，ｅｔａｌ．ＴｅｘｔｕｒｅｉｍａｇｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＢｏＦｍｏｄｅｌｗｉｔｈｍｕｌｔｉｆｅａｔｕｒｅｆｕｓｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１８６９１８７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０７２０

基于 ＢｏＦ模型的多特征融合纹理图像分类
汪宇玲１，２，黎明１，３，，李军华３，张聪炫３，陈昊３

（１．南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１１１０６；　２．东华理工大学 信息工程学院，南昌 ３３００１３；

３．南昌航空大学 图像处理与模式识别江西省重点实验室，南昌 ３３００６３）

　　摘　　　要：针对特征词袋（ＢｏＦ）模型缺乏空间和几何信息，对纹理图像内容表达不明
显等问题，提出一种基于 ＢｏＦ模型的多特征融合纹理分类算法。将灰度梯度共生矩阵
（ＧＧＣＭ）和尺度不变特征转换（ＳＩＦＴ）融合特征作为纹理图像的区域特征描述，通过动态权重
鉴别能量分析进行最优参数特征选择，并用 ＢｏＦ量化纹理特征，使用支持向量机对图像进行
训练和预测，得出分类结果。实验结果表明，本文算法对有旋转扭曲的纹理、边缘模糊纹理、有

光照变化的纹理及杂乱纹理等均能取得较好的分类效果，相对于传统 ＢｏＦ模型及凹凸划分
（ＣＣＰ）方法等算法在 ＵＩＵＣ纹理库上的分类正确率均有不同程度的提高，平均分类正确率分
别提高１２．８％和７．９％，说明本文算法针对纹理图像分类具有较高的精度和较好的鲁棒性。

关　键　词：纹理分类；多特征融合；特征词袋（ＢｏＦ）；灰度梯度共生矩阵（ＧＧＣＭ）；尺
度不变特征转换（ＳＩＦＴ）

中图分类号：ＴＰ３９１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８６９０９

　　纹理是航空影像、空中目标图像、遥感图像上
的重要信息，通过纹理分析提取特征参数能获得

纹理的定量或定性描述。纹理分类是纹理分析研

究的重要研究方向之一
［１］
，在航空影像分析、空

中目标识别与跟踪、场景分析与识别、图像识别与

检索等航空航天领域有着重要的应用。

由于纹理本身的微观异构、复杂性、不明确性

等特点，纹理的准确描述与识别是一个复杂和困

难的问题
［２］
。杨俊俐等

［３］
结合纹理特征、颜色特

征与条件随机场中的自相关势能来描述遥感图像

的区域特征及上下文分布信息，实现了遥感图像

的准确自动标注。Ｍｕｌｌｅｒ和 Ｎｉｅｋｅｒｋ［４］从高分辨
率卫星图像中提取出２５维混合纹理特征，用于调
查不同高度的高空间分辨率在检测盐碱化受影响

区域的重要性，能产生较好的回归模型。针对遥

感图像中云的自动探测问题，曹琼等
［５］
分别采用

分形纹理特征和灰度共生矩阵（ＧＬＣＭ）纹理特征
描述云区域和下垫面区域，并用这 ２种纹理特征
构建最小二维分类空间，实现了高效的云自动检

测。上述研究成果表明，采用纹理特征进行图像

分析，一方面证明了用纹理表征图像的重要作用；

另一方面对于不同应用，需要结合其他特征描述

才能达到更好的效果，说明研究具有更强描述性

能及鉴别能力的纹理特征仍需进一步探索。

特征词袋（ＢｏＦ）模型通过统计区域特征的全
局相似性来表示图像，是一种新颖有效的图像内

容表征算法
［６］
，近年来，ＢｏＦ模型已在计算机视觉

与模式识别领域获得诸多突出成果，但传统 ＢｏＦ
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模型的无序表达方式没有体现区域空间关系，亦

丢失了区域特征的尺度、方向和位置信息
［７］
。

Ｓａｎｔｏｓ等［８］
提出一种新的基于 ６种最先进纹理特

征的描述符集合并应用于病毒分类，同时指出

ＢｏＦ是一种特别有效的纹理特征融合方法。Ｎａｎ
ｎｉ和 Ｍｅｌｕｃｃｉ［９］提出了一种基于投影的纹理描述
新方法，对词袋特征、局部相位量化特征和局部三

值模式特征设置了不同的权值，该方法有效提高

了纹理描述性能。Ｙｕａｎ等［１０］
提出了一种改进的

词袋模型用于内镜图像的自动息肉检测，该模型

使用完备局部二值模式（ＣＬＢＰ）和尺度不变特征
转换（ＳＩＦＴ）得到最佳分类性能。Ｃａｏ等［１１］

在用

ＢｏＦ描述手势姿态图像表面纹理特征的基础上，
实现了３种异构特征的融合，再利用多核分类器
取得了更高的识别率。上述算法将基于 ＢｏＦ模
型的各种纹理分类算法应用到不同领域中并验证

了该模型的有效性，但均较少甚至没有考虑到

ＢｏＦ模型忽略了纹理图像的空间及几何信息，同
时传统 ＢｏＦ模型的区域纹理特征描述单一，在图
像的理解、图像内容表述方面仍有较大提升空间。

虽然基于 ＢｏＦ模型的图像特征描述及分类
技术研究已取得较大进展，但是 ＢｏＦ模型缺乏空
间与几何信息，对纹理图像内容表达不明显等问

题仍然是困扰该项研究进一步发展的瓶颈。针对

以上问题，本文提出一种基于 ＢｏＦ模型的多特征
融合纹理分类（ＰＢｏＦＦ）算法。该算法首先将不同
特征进行特征重要性加权融合，选择含有图像空

间及几何特征的灰度梯度共生矩阵（ＧＧＣＭ）为区

域融合纹理特征之一，以弥补 ＢｏＦ特征缺失空间
及几何信息的问题。同时 ＢｏＦ的全局统计特性，
能提升对较大纹理基元图像的描述效果，增强纹

理表述能力。其次，提出了基于鉴别能量分析的

融合特征词典生成算法，分辨能力强的特征单词

具有更高的鉴别能量，更有利于纹理分类。以上

２点使得 ＰＢｏＦＦ算法具有更强的鲁棒性，性能
更优。

１　ＢｏＦ模型及其缺陷分析
ＢｏＦ模型是由 Ｊｏａｃｈｉｍｓ［１２］在１９９７年提出，其

用一组无序的有代表性的特征单词来表示视觉内

容，并使用给定图像中单词出现的频率来表达图

像。由于需要生成特征词典，因此传统的 ＢｏＦ模
型需要大量的训练图像。如图 １所示，首先对训
练图像进行区域选取，并计算各区域的特征描述

子，则每个区域用一个特征向量表示，由此产生大

量的区域特征描述信息，即特征向量集；然后对特

征向量聚类，每个聚类中心即为具有代表性的特

征单词，所有的特征单词即构成特征词典。如

图２所示，计算一个特定图像的 ＢｏＦ向量，首先将
所有提取的区域描述为特征词典中对应的若干特

征单词，构成该特定图像的特征词袋；然后计算每

个单词的出现频率，并规范化形成统一的 ＢｏＦ向
量。关于图像区域选择、区域特征描述、聚类方法

生成特征单词及 ＢｏＦ向量相似度测量与量化均
有多种实现技术，文献［１３１４］证明这些选择会对
最终分类性能产生影响。

图 １　生成特征词典

Ｆｉｇ．１　Ｆｅａｔｕｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｒｙｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

图 ２　生成图像 ＢｏＦ向量

Ｆｉｇ．２　ＩｍａｇｅＢｏＦｖｅｃｔｏｒｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

　　虽然 ＢｏＦ模型是一个简单有效的基于区域

层次的图像描述，但其在处理复杂纹理图像分类

时也存在明显的不足：

１）作为一个非结构化表示，ＢｏＦ向量没有空
间分布信息和几何信息，因此可以使用空间／几何
信息增强 ＢｏＦ模型的表征性能。较典型的方法
有空间金字塔 ＢｏＦ和分层 ＢｏＦ［１５］等，但这些方法
显著增加了算法复杂度，且空间金字塔或分层结

构与图像本身特征点的空间关系关联度较弱。

０７８１
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２）大多数自然纹理通常是规则纹理和随机
纹理的复杂组合，而 ＢｏＦ模型的区域特征描述多
采用单一特征，对自然纹理的表示比较困难。鉴

于不同特征往往彼此互补，多特征描述符组合通

常比使用单一特征描述符有更好的表示结果，因

此，采用多特征融合的方法描述区域特征能够获

得更好的表示效果。

３）聚类通常被用于构造特征单词，更适合构
建密集的区域特征空间，稀疏区域则很容易被忽

略。克服这个缺陷的方法需要改善特征单词的区

别度，文献［１４］利用验收半径来确保特征单词更
均匀分布，但也削弱了强描述单词的鉴别能力。

２　ＰＢｏＦＦ多特征融合纹理分类
纹理可以认为是纹理基元的重复

［１６］
，则纹理

图像可以表示为统计纹理基元出现的频率，这符

合词袋模型描述图像的思想。本文针对 ＢｏＦ模
型的不足提出 ＰＢｏＦＦ算法，选择含空间几何信息
的 ＧＧＣＭ和 ＢｏＦ模型的区域特征 ＳＩＦＴ进行融
合，弥补 ＢｏＦ表征图像时空间与几何信息缺失的
问题，增强纹理表述能力。进一步采用动态权重

鉴别能量分析方法对聚类生成的特征单词进行最

优参数选择，改善特征单词的区别度，提升词袋模

型的鉴别性能。

２．１　融合纹理特征表示
ＢｏＦ模型首先需要对训练图集的每一幅图像

进行区域选取，一种重要的选取方法是 ＳＩＦＴ关键
点检测技术，较适用于内部信息丰富、特征变化大

的图像；另一种易实现的选取方法是区域划分法，

但该方法受基元大小、灰度级数等影响较大。

ＰＢｏＦＦ算法选择 ＳＩＦＴ关键点检测方法选取区域，
然后获取基于特征重要性加权融合的区域纹理特

征描述。

２．１．１　灰度梯度共生矩阵

ＧＧＣＭ通过统计空间上灰度梯度对出现的频
度，清晰描述了图像中各像素点灰度和梯度的分

布规律，也描述了邻域像素点的空间关系及图像

的几何特征信息，能一定程度弥补 ＢｏＦ模型图像
表示缺乏空间信息的弱点。

由 ＧＧＣＭ导出的纹理特征具有良好的鉴别
能力，其元素 Ｈ（ｘ，ｙ）定义为在分别归一的灰度
和梯度图像中具有灰度值 ｘ和梯度值 ｙ的像点
数

［１７］
。本文采用平方求和计算图像 ＧＧＣＭ，为提

高算法运行效率，对图像灰度级离散化，将灰度级

从原图的２５６级线性变换到 ３２级［１８］
，并归一化

ＧＧＣＭ，归一变换为

Ｈ
＾
（ｘ，ｙ）＝ Ｈ（ｘ，ｙ）

∑
Ｌｆ－１

ｘ＝０
∑
Ｌｇ－１

ｙ＝０
Ｈ（ｘ，ｙ）

（１）

式中：∑
Ｌｆ－１

ｘ＝０
∑
Ｌｇ－１

ｙ＝０
Ｈ（ｘ，ｙ）＝Ｍ×Ｎ，Ｌｆ和 Ｌｇ分别为归

一化后的最大灰度值和最大梯度值，Ｍ和 Ｎ分别
为图像的宽度和高度。参照文献［１７］的 １５个特
征计算公式可以导出１５维的纹理特征参数。
２．１．２　ＳＩＦＴ特征

ＳＩＦＴ是一种基于尺度空间，对图像旋转、缩
放、平移、仿射变换保持不变性的局部特征描述

子
［１９］
，能允许光照变化、视角变化、较大局部形状

变形等变化
［２０］
。ＳＩＦＴ使用高期核函数产生多尺度

空间，并利用高斯差分（ＤｏＧ）算子做极值检测得到
稳定独特的关键点。再计算每个关键点邻域像素

的梯度方向信息，假设图像尺度空间函数为 Ｓ（ｘ，
ｙ），则梯度 ｇ（ｘ，ｙ）和方向 θ（ｘ，ｙ）计算公式分别为
ｇ（ｘ，ｙ）＝［（Ｓ（ｘ，ｙ＋１）－Ｓ（ｘ，ｙ－１））２＋

　　（Ｓ（ｘ＋１，ｙ）－Ｓ（ｘ－１，ｙ））２］
１
２ （２）

θ（ｘ，ｙ）＝ａｒｃｔａｎＳ（ｘ，ｙ＋１）－Ｓ（ｘ，ｙ－１）Ｓ（ｘ＋１，ｙ）－Ｓ（ｘ－１，ｙ）
（３）

在获取图像关键点的梯度方向信息后，根据

文献［１９］对 ＳＩＦＴ描述子的定义，本文通过统计
梯度方向直方图计算关键点的特征描述子，直方

图峰值代表关键点的主方向。首先设定关键点为

中心的窗口大小为１６×１６，窗口内种子点区域大
小为４×４，然后分别计算每个种子点 ８方向的梯
度累加信息，并计算梯度方向直方图，最后得到

４×４×８＝１２８维的 ＳＩＦＴ纹理特征参数。
２．１．３　特征重要性加权融合

使用不同特征提取算法获得的特征信息通常

数据维数增多，且有特征冗余，合理选择特征信息

并对不同特征进行重要性加权，在聚类效果上往

往优于简单的特征联合方法。文献［１８］对图像

特征采用 ＦＩＷ（ＦｅａｔｕｒｅＩｍｐｏｒｔａｎｔＷｅｉｇｈｔ）算法进

行特征重要性加权融合，明显降低了纹理特征的

维数，减少了后续分类算法的复杂度。为减少特

征冗余，采用 ＦＩＷ算法对 ２种特征进行特征重要

性加权融合，步骤如下：

步骤 １　设提取的 ＳＩＦＴ和 ＧＧＣＭ特征为

ＦＳＩＦＴ和 ＦＧＧＣＭ，运用改进 ＲｅｌｉｅｆＦ算法
［１８］
计算 ＳＩＦＴ

和 ＧＧＣＭ的特征权值 ＷＳＩＦＴ和 ＷＧＧＣＭ。

步骤２　选择 ＷＳＩＦＴ和 ＷＧＧＣＭ中大于 ０的权值
并进行排序，对应的特征向量 ＦＳＩＦＴ和 ＦＧＧＣＭ同步
对应更新，即特征向量筛选为权值大于 ０的所有

１７８１
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特征，并按权值由大到小进行排序。此步骤将权

值为负不利于分类的特征去除，记所得特征为

Ｆ（１）ＳＩＦＴ和 Ｆ
（１）
ＧＧＣＭ，特征权值为 Ｗ

（１）
ＳＩＦＴ和 Ｗ

（１）
ＧＧＣＭ。

步骤３　采用相关性度量方法计算 ２个特征
之间的相关性，去除相关系数大于 ０．６的强相关
或极强相关冗余特征，并将对应的特征权值向量

去除，记所得特征向量为 Ｆ（２）ＳＩＦＴ和 Ｆ
（２）
ＧＧＣＭ，特征权值

向量为 Ｗ（２）
ＳＩＦＴ和 Ｗ

（２）
ＧＧＣＭ。

步骤 ４　将 ＳＩＦＴ和 ＧＧＣＭ剩余的特征权值
向量使用均方根进行归一化处理，得到特征重要

性权值向量，假设由步骤３得到的 ＳＩＦＴ特征向量
维度为 ｍＳＩＦＴ，ＧＧＣＭ特征向量维度为 ｍＧＧＣＭ，则

ＷＦＩＷ
ＳＩＦＴ（ｉ）＝Ｗ（Ｆ

（２）
ＳＩＦＴ（ｉ））∑

ｍＳＩＦＴ

ｉ＝１
Ｗ（Ｆ（２）ＳＩＦＴ（ｉ）） （４）

ＷＦＩＷ
ＧＧＣＭ（ｊ）＝Ｗ（Ｆ

（２）
ＧＧＣＭ（ｊ））∑

ｍＧＧＣＭ

ｊ＝１
Ｗ（Ｆ（２）ＧＧＣＭ（ｊ））

（５）

式中：Ｗ（Ｆ（２）ＳＩＦＴ（ｉ））和 Ｗ（Ｆ
（２）
ＧＧＣＭ（ｊ））分别为由步

骤３得到的第 ｉ维 ＳＩＦＴ特征权值向量和第 ｊ维
ＧＧＣＭ特征权值向量。

步骤５　最后计算融合特征矩阵 ＦＩＷＳＧ，公
式如下：

ＦＩＷＳＧ ＝［ＷＦＩＷ
ＳＩＦＴ×ＦＳＩＦＴ ＷＦＩＷ

ＧＧＣＭ ×ＦＧＧＣＭ］ （６）

２．２　特征词典构建
设数据库中有 Ｃ×Ｎｉｍ个训练样本，其中 Ｃ为

种类数，Ｎｉｍ为每类训练样本数，对训练图像采用
关键点检测技术进行采样，假设采样数为 Ｎｏ，用
ＦＩＷＳＧ融合特征作为特征描述子，简记为 Ｆ，则
所有特征描述子构成特征集 Ｆ为
Ｆｊ＝［ＦＩＷＳＧｋ］

Ｔ　　ｋ＝１，２，…，Ｎ

Ｆｉ ＝ Ｆ１ … Ｆｊ … ＦＮ[ ]ｉｍ 　ｊ＝１，２，…，Ｎｉｍ

Ｆ ＝ Ｆ１ … Ｆｉ … Ｆ[ ]Ｃ 　ｉ＝１，２，…，










Ｃ

（７）

对每一类特征集 Ｆｉ 聚类产生特征单词，生
成特征子词典 Ｄｉ，得到融合特征词典集为 Ｄ＝
｛Ｄｉ｝（ｉ＝１，２，…，Ｃ）。词典大小应与图像数据库
中图像种类的数量、每种图像样本的数量及关键

点检测的区域数量等密切相关，但目前还没有确

定合适且有理论依据的 Ｋ值设定方法，为方便计
算，根据前期的实验及经验数据拟合，设计了词典

特征单词量的自动生成公式，假设每幅图像碎片

数为 Ｎｐ，使用的特征词典容量 Ｋ的生成公式为

Ｋ＝Ｃε Ｎ槡 ｉｍｌｇＮｐ （８）

式中：ε为特殊控制系数，默认值为 １。为改善特
征单词区别度，采用动态鉴别能量分析（ＤＷＤ
ＰＡ）方法进一步对单词进行优选加权生成新的融
合特征词典。ＤＷＤＰＡ是一种能自适应进行特征
选择和加权调节的有效方法，可以作为算法的后

处理优化方式以提高算法的鉴别性能，且对于不

同数据库有较好的鲁棒性
［２１］
。

ＤＷＤＰＡ对图像离散余弦变换后的系数矩阵
计算鉴别能量（Ｐ），再由 Ｐ分量所占比重进行动
态加权，实现系数优选。Ｐ系数取决于 ２个因素：
类间变化和类内变化。如果类间变化大而类内变

化小，则 Ｐ大，因此鉴别能量可以用类间方差和
类内方差的比来估计，大的 Ｐ值意味更好的鉴别
能力。假设特征词典有 Ｃ类共 Ｕ个单词，每个单
词维度为 Ｖ，每一类单词的方差为 Ｖ（Ｃ）ｉｊ ，则全部类

别方差的均值 Ｖ（Ｗ）ｉｊ 计算公式如下：

Ｖ（Ｗ）ｉｊ ＝１
Ｃ∑

Ｃ

ｃ＝１
Ｖ（Ｃ）ｉｊ 　ｃ＝１，２，…，Ｃ （９）

Ｐ系数计算公式如下：

Ｐ（ｉ，ｊ）＝
Ｖ（Ｂ）ｉｊ
Ｖ（Ｗ）ｉｊ

　１≤ ｉ≤ Ｕ，１≤ ｊ≤ Ｖ （１０）

式中：Ｖ（Ｂ）ｉｊ 为全部单词的方差。根据 Ｐ大小排序，
选取前 ｎ个具有更高鉴别能量的单词，再依据 Ｐ
分量的比重对单词动态加权。建立了具有鉴别能

量的融合特征词典后，就可以用词典中的特征单

词表征图像，得到融合特征能量词袋，词袋模型表

征图像的方法与传统 ＢｏＦ模型一致，不再累述。
２．３　ＰＢｏＦＦ算法

根据以上分析，本文提出的 ＰＢｏＦＦ算法能产
生具有鉴别能量的强纹理描述特征单词，这些单

词包含了图像的空间、几何特征和统计特征等，对

各类复杂纹理图像如旋转扭曲纹理、边缘模糊纹

理、光照变化纹理及杂乱纹理等具有较好的表征

能力。该算法主要分为 ３个部分：融合特征提取
与表示、构建特征词典得到图像的词袋模型和纹

理分类，其流程如图３所示。首先进行区域采样，
选取局部纹理图像，提取所有区域的 ＧＧＣＭ特征
和 ＳＩＦＴ特征，并对不同特征进行重要性加权融
合；其次，对融合特征聚类产生特征单词，并使用

动态加权鉴别能量分析（ＧＷＤＰＡ）对单词优选和
加权，再对融合特征向量使用优选和加权后的特

征单词进行指派，形成训练集融合 ＢｏＦ模型；最
后，采用相同方法获得待测试图像的融合 ＢｏＦ，并
用支持向量机训练并得到分类结果。ＰＢｏＦＦ算法
训练生成纹理分类器具体步骤如下：
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　第 ９期 汪宇玲，等：基于 ＢｏＦ模型的多特征融合纹理图像分类

图 ３　基于 ＢｏＦ和多特征融合的纹理图像分类算法流程图

Ｆｉｇ．３　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｅｘｔｕｒｅｉｍａｇｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＢｏＦａｎｄｍｕｌｔｉｆｅａｔｕｒｅｆｕｓｉｏｎ

　　输入：纹理图库训练集
输出：Ｃｌａｓｓｉｆｉｅｒ
Ｂｅｇｉｎ
１）纹理特征提取。
ａ）采用关键点检测法，分别提取每张训练图

像所有区域的ＧＧＣＭ和ＳＩＦＴ特征，形成初步的区
域特征描述。

ｂ）按２．１．３节方式将 ２组特征进行重要性
加权融合，得到融合特征向量，获得区域特征

描述。

２）构建融合特征词典。
ａ）采用矢量量化方法对融合特征向量聚类，

每个聚类中心表示一个特征单词，所有聚类中心

形成初步的特征词典。

ｂ）对高低频单词区别对待，采用 ＧＷＤＰＡ进
行最优参数特征单词的优选与加权，获得最终的

融合特征词典。

３）图像表示。将各训练图像的区域特征分
配给融合特征词典中与其距离最近的特征单词，

然后统计特征单词对应的词频，构建 ＢｏＦ向量。
４）对 ＢｏＦ用支持向量机进行训练，利用训练

集合建立分类模型。

５）提取每个测试图像的区域特征描述，利用
分类模型进行预测，得到分类结果。

Ｅｎｄ

３　实验结果与分析

实验使用 ＵＩＵＣ［２２］纹理库，库中包含了不同
物体表面的２５类自然纹理，每类４０幅灰度图像，
每幅图像尺寸为６４０像素 ×４８０像素，图４为部

分纹理图像。从图４可以看出图像拍摄的视点和
焦距不同，图像存在光照、尺度及旋转变化，图像

纹理有的清晰、有的边缘模糊、有的平缓、有的杂

乱、有的扭曲，且存在不同纹理相似性较高，相同

纹理有较大差异的情况，能从人眼感官角度对纹

理进行定性分析从而较全面地测试算法的性能。

图 ４　实验用部分纹理图像示例

Ｆｉｇ．４　Ｐａｒｔｉａｌｔｅｘｔｕｒｅｉｍａｇｅｓａｍｐｌｅｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ
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３．１　ＰＢｏＦＦ算法分类性能分析
为了分析使用融合特征描述区域纹理及词典

大小对 ＰＢｏＦＦ算法分类性能的影响，仿真测试实
验分为２组：分别使用不同大小特征词典的 ＰＢｏ
ＦＦ算法分类性能分析，单一特征结合 ＢｏＦ模型与
ＰＢｏＦＦ算法分类正确率比较。

进行分组实验前首先分析单一特征结合 ＢｏＦ
模型是否比使用单一特征具有更好的分类效果，

实验将每类图像的一半２０张用于训练，另一半用
于测试，词典大小设置为 ３００。表 １数据显示，在
本实验方案下 ＧＧＣＭ相比 ＧＬＣＭ能更好地辨识
ＵＩＵＣ库中图像，其分类正确率更为理想；结合
ＢｏＦ模型，分别采用 ＧＬＣＭ、ＧＧＣＭ描述区域纹理
特征，分类的正确率比用单一特征进行分类的正

确率均要高，说明使用了词袋模型后，在大幅降低

特征数据量的情况下，进行纹理图像分类仍保有

更好的效果。

为了分析特征词典大小对 ＰＢｏＦＦ算法分类
性能的影响，依据式（８）设置不同的特殊控制系
数 ε，分别取 ０．１、０．２、０．５、１，则词典大小分别为
５８、１１６、２９０、５８０，第 １组实验在每类图像中选择
３０幅图像训练，剩余１０幅作测试，分类工具箱使
用 ＬＩＢＳＶＭ［２０］，在 ＵＩＵＣ数据集上的实验结果如
表２所示。实验数据显示随着词典容量的增大，
分类正确率（ＣＣＲ）稳步提升，但计算时间也成倍
增长。在词典容量较小时，相似纹理图像的特征

可能聚集为相似的特征单词，以致算法分类性能

降低，随着词典容量增大，分类性能也在稳步提

高，但当特征单词数量达到一定程度时，相似纹理

的特征单词与同一纹理的不同特征单词均有

增加，性能提升会减缓甚至减退。比较词典容量

表 １　单一特征及其结合 ＢｏＦ模型分类正确率比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆ

ｓｉｎｇｌｅｆｅａｔｕｒｅａｎｄｉｔｓＢｏＦｍｏｄｅｌ ％

特　征
分类正确率

ＧＬＣＭ ＧＧＣＭ

单一特征 ７５．８ ８７．８

结合 ＢｏＦ模型 ７８．３ ９０．６

表 ２　特征词典容量对 ＰＢｏＦＦ算法分类性能的影响

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｆｅａｔｕｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｒｙｃａｐａｃｉｔｙｏｎ

ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＰＢｏＦＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ

词典容量 分类正确率／％ 时间／ｓ

５８ ９４．４ ３．６８８８２１

１１６ ９６．５ ５．３６４５８９

２９０ ９８．４ １５．３９４５３２

５８０ ９８．１ ３３．０１４７２５

为５８和 ５８０的分类正确率，仅相差 ３．７％，可以
看出当词典容量成倍缩小时，分类正确率下降不

多，较为稳定。

此次实验的时间计算为完整运算流程的执行

时间，其中包含了分类器的生成时间，但实际应用

中分类器一般不需要重新计算，而测试分类的计

算时间数量级则在 １０－２ｓ，完全可以满足应用需
要。测试运行环境为：ＭＡＴＬＡＢＲ２０１６ｂ、Ｉｎｔｅｌ（Ｒ）
Ｃｏｒｅ（ＴＭ）２ＱｕａｄＣＰＵＱ９４００２．６６ＧＨｚ和 ８ＧＢ
的 ＲＡＭ。

第２组实验训练与测试图像数不变，取 ε＝
０．２，特征词典容量则为 ２９０，采用不同种支持向
量机分类方法，依次为径向基核支持向量机（ｒｂｆ
ｓｖｍ）、直方图交叉核支持向量机（ｈｉｋｓｖｍ）、空间
金字塔匹配径向基核支持向量机（Ｐｒｂｆｓｖｍ）、空间
金 字 塔 匹 配 直 方 图 交 叉 核 支 持 向 量 机

（Ｐｈｉｋｓｖｍ），单一特征分别为灰度共生矩阵 ＧＬ
ＣＭ、灰度梯度共生矩阵 ＧＧＣＭ、灰度平滑矩阵
ＧＳＣＭ、尺度不变特征转换 ＳＩＦＴ。

图５的实验结果显示 ｈｉｋｓｖｍ的分类效果最
好，而加入了空间金字塔划分的 Ｐｒｂｆｓｖｍ和 Ｐｈｉｋｓ
ｖｍ分类方法，其性能有的微降或不变，少数有提
高。比如对于已经含有空间特征的 ＧＧＣＭ词袋，
ｒｂｆｓｖｍ的分类正确率为９２．８％，加入空间金字塔
划分后的 Ｐｒｂｆｓｖｍ只有 ９０％；而对于 ＳＩＦＴ词袋，
ｈｉｋｓｖｍ的分类正确率为 ９１．７％，而加入空间金
字塔划分后的 Ｐｈｉｋｓｖｍ达到９６．７％。此实验数据
说明对于不具有空间信息的 ＳＩＦＴ词袋特征，加入
空间金字塔划分后分类性能有提高，但对于已具

图 ５　单一特征 ＢｏＦ模型与 ＰＢｏＦＦ算法分类正确率比较

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｂｅｔｗｅｅｎｓｉｎｇｌｅ

ｆｅａｔｕｒｅＢｏＦｍｏｄｅｌａｎｄＰＢｏＦＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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有空间信息的 ＧＧＣＭ词袋特征，在相同的实验方
案下加入空间金字塔划分后分类性能没有提高，

而算法复杂度却是增加了。实验结果也表明使用

ＰＢｏＦＦ算法比区域纹理描述为单一特征的 ＢｏＦ算
法的分类正确率要高，其中采用 ｈｉｋｓｖｍ的分类
效果比较好，平均分类正确率提高１２．８％。

３．２　ＰＢｏＦＦ算法分类性能比较

在 ＵＩＵＣ数据集上，比较当前分类正确率较
高的文献［２３］中的凹凸局部二值模式算法，其结
果如图６所示。凹凸局部二值模式算法采用凹凸
划分（ＣＣＰ）方法分别在凹凸邻域中统计每一类特
征再组合用于纹理分类，在（２４，３）邻域条件下，
经 ＣＣＰ改进的凹凸局部三值模式（ＣＣＬＴＰ）、凹凸
完备二值计算（ＣＣＣＬＢＣ）、凹凸完备二值模式
（ＣＣＣＬＢＰ）算法获得更好的效果，ＣＣＣＬＢＣ在训
练图像数量为２０时正确率可达到 ８６．５％。本文
提出的 ＰＢｏＦＦ算法在训练样本数为 １５时就已经
获得了更高的分类正确率，训练图像数量为２０时
分类正确率为 ９２．６％，不同样本数量下，ＰＢｏＦＦ
算法均表现出更好的分类性能，平均分类正确率

提高７．９％。
综合分析本节实验结果，ＧＧＣＭ对细纹理及

模糊边缘图像显现出较好的性能，ＳＩＦＴ在解决发
生旋转、缩放、平移、光照影响及杂乱等问题上有

良好表现。本文提出的 ＰＢｏＦＦ算法将 ２种特征
融合描述区域纹理及对特征单词赋予鉴别能量的

方法构建特征能量词袋，在 ＵＩＵＣ自然纹理库上
的分类正确率达到了９８．４％，分类正确率都有较
大提升，且具备较好的稳定性，体现出本文算法更

好的纹理分类性能。

图 ６　本文算法与文献［２３］的结果比较

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｐｒｏｐｏｓｅｄ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄＲｅｆ．［２３］

４　结　论

针对 ＢｏＦ作为一种非结构化模型，存在缺乏
空间和几何信息的明显缺陷及对图像内容表述不

明显等问题，本文提出一种结合 ＢｏＦ和多特征融
合的纹理图像分类方法———ＰＢｏＦＦ算法。

１）ＰＢｏＦＦ算法在 ＢｏＦ模型中使用特征重要
性加权算法融合 ＧＧＣＭ纹理特征，利用不同特征
的优势互补，有效弥补了 ＢｏＦ特征缺失空间和几
何信息的问题，并通过 ＢｏＦ的全局统计特点弥补
了 ＧＧＣＭ对较大纹理描述欠佳的弱点。

２）ＰＢｏＦＦ算法采用 ＧＷＤＰＡ计算融合特征
单词的鉴别能量系数，赋予鉴别能力高的单词更

大的系数，然后优选生成具有强纹理描述能力的

特征单词，构建出能量词袋，提升了词袋特征的鉴

别性能。

３）实验结果表明 ＰＢｏＦＦ算法对各类复杂纹
理图像均能取得较好的分类效果，相比传统 ＢｏＦ
模型及 ＣＣＰ等方法分类正确率均有不同程度的
提高，说明本文算法针对纹理分类具有较高的精

度和较好的鲁棒性。
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［３］杨俊俐，姜志国，周全，等．基于条件随机场的遥感图像语义

标注［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（９）：３０６９３０８１．

ＹＡＮＧＪＬ，ＪＩＡＮＧＺＧ，ＺＨＯＵＱ，ｅｔａｌ．Ｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｉｍａｇｅ

ｓｅｍａｎｔｉｃｌａｂｅｌｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌｒａｎｄｏｍｆｉｅｌｄ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（９）：３０６９３０８１

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］ＭＵＬＬＥＲＳＪ，ＮＩＥＫＥＲＫＡＶ．ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＷｏｒｌｄＶｉｅｗ２

ｓｐｅｃｔｒａｌａｎｄｓｐａｔｉａｌｆａｃｔｏｒｓｉｎｄｅｔｅｃｔｉｎｇｓａｌｔａｃｃｕｍｕｌａｔｉｏｎｉｎ

ｃｕｌｔｉｖａｔｅｄｆｉｅｌｄｓ［Ｊ］．Ｇｅｏｄｅｒｍａ，２０１６，２７３：１１１．

［５］曹琼，郑红，李行善．一种基于纹理特征的卫星遥感图像云

探测方法［Ｊ］．航空学报，２００７，２８（３）：６６１６６６．

ＣＡＯＱ，ＺＨＥＮＧＨ，ＬＩＸＳ．Ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｅｔｅｃｔｉｎｇｃｌｏｕｄｉｎ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｉｍａｇｅｂａｓｅｄｏｎｔｅｘｔｕｒｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００７，２８（３）：６６１６６６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［６］ＺＨＡＮＧＸ，ＹＡＮＧＹＨ，ＨＡＮＺ，ｅｔａｌ．Ｏｂｊｅｃｔｃｌａｓｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎ：Ａ

ｓｕｒｖｅｙ［Ｊ］．ＡＣＭＣｏｍｐｕｔｉｎｇＳｕｒｖｅｙ，２０１３，４６（１）：１５３．
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［７］梁晔，于剑，刘宏哲．基于 ＢｏＦ模型的图像表示方法研究

［Ｊ］．计算机科学，２０１４，４１（２）：３６４４．

ＬＩＡＮＧＹ，ＹＵＪ，ＬＩＵＨＺ．ＳｔｕｄｙｏｆＢｏＦｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｉｍａｇｅ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０１４，４１（２）：３６４４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［８］ＳＡＮＴＯＳＦＬＣＤ，ＰＡＣＩＭ，ＮＡＮＮＩＬ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｖｉｓｉｏｎ

ｆｏｒｖｉｒｕｓｉｍａｇｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＢｉｏｓｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１５，１３８（１）：１１２２．

［９］ ＮＡＮＮＩＬ，ＭＥＬＵＣＣＩＭ．Ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｐｒｏｊｅｃｔｏｒｓ，ｓｔａｎｄａｒｄ

ｔｅｘｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓａｎｄｂａｇｏｆｆｅａｔｕｒｅｓｆｏｒｃｌａｓｓｉｆｙｉｎｇｉｍａｇｅｓ
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ｍａｔｉｃｐｏｌｙｐｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎｗｉｒｅｌｅｓｓｃａｐｓｕｌｅｅｎｄｏｓｃｏｐｙｉｍａｇｅｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅ＆Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１５，１３（２）：１７．

［１１］ＣＡＯＪ，ＹＵＳ，ＬＩＵＨ，ｅｔａｌ．Ｈａｎｄｐｏｓｔｕｒｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ

ｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓｆｅａｔｕｒｅｓｆｕｓｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｋｅｒｎｅｌｓｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．

ＭｕｌｔｉｍｅｄｉａＴｏｏｌｓ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１５，７５（１９）：１２０．

［１２］ＪＯＡＣＨＩＭＳＴ．Ａｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｒｏｃｃｈｉｏａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｗｉｔｈＴＦＩＤＦｆｏｒｔｅｘｔｃａｔｅｇｏｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅｏｎＭａｃｈｉｎｅＬｅａｒｎｉｎｇ，１９９７：１４３１５１．

［１３］ＭＡＪＩＳ，ＢＥＲＧＡＣ，ＭＡＬＩＫＪ．Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎ

ｋｅｒｎｅｌｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅｓｉｓｅｆｆｉｃｉｅｎｔ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｍｐｕｔ

ｅｒＳｏｃｉｅｔｙＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉ

ｔｉｏｎＤＢＬＰ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００８：１８．

［１４］ ＪＵＲＩＥＦ，ＴＲＩＧＧＳＢ．Ｃｒｅａｔｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｄｅｂｏｏｋｓｆｏｒｖｉｓｕａｌ
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ｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００５：

６０４６１０．

［１５］罗会兰，郭敏杰，孔繁胜．一种基于多级空间视觉词典集体

的图像分类方法［Ｊ］．电子学报，２０１５，４３（４）：６８４６９３．

ＬＵＯＨＬ，ＧＵＯＭＪ，ＫＯＮＧＦＳ．Ａｎｉｍａｇｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈ

ｏｄｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｐｌｅｌｅｖｅｌｓｐａｔｉａｌｖｉｓｕａｌｄｉｃｔｉｏｎａｒｙｅｎｓｅｍｂｌｅ

［Ｊ］．ＡｃｔａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，４３（４）：６８４６９３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］ ＪＵＬＥＳＺＢ．Ｔｅｘｔｏｎｓ，ｔｈｅｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｔｅｘｔｕｒｅｐｅｒｃｅｐｔｉｏｎ，ａｎｄ

ｔｈｅｉｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｎａｔｕｒｅ，１９８１，２９０（５８０２）：９１９７．

［１７］洪继光．灰度梯度共生矩阵纹理分析方法［Ｊ］．自动化学

报，１９８４，１０（１）：２２２５．
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［２０］ＣＨＡＮＧＣＣ，ＬＩＮＣＪ．ＬＩＢＳＶＭ：Ａｌｉｂｒａｒｙｆｏｒｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒ

ｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｊ］．ＡＣＭ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓａｎｄ
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［２３］毋小省，朱世松，孙君顶，等．基于凹凸局部二值模式的纹理

图像分类［Ｊ］．光电子·激光，２０１４，２５（８）：１６２７１６３４．

ＷＵＸＳ，ＺＨＵＳＳ，ＳＵＮＪＤ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｃａｖｅｃｏｎｖｅｘｌｏｃａｌｂｉｎａｒｙ
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　第 ９期 汪宇玲，等：基于 ＢｏＦ模型的多特征融合纹理图像分类

ＴｅｘｔｕｒｅｉｍａｇｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＢｏＦｍｏｄｅｌｗｉｔｈｍｕｌｔｉｆｅａｔｕｒｅｆｕｓｉｏｎ
ＷＡＮＧＹｕｌｉｎｇ１，２，ＬＩＭｉｎｇ１，３，，ＬＩＪｕｎｈｕａ３，ＺＨＡＮＧＣｏｎｇｘｕａｎ３，ＣＨＥＮＨａｏ３

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＥａｓｔＣｈｉｎａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｎａｎｃｈａｎｇ３３００１３，Ｃｈｉｎａ；
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环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面设计及修正方法

杨杰１，李海涛１，２，，芮成杰１，董学朱１

（１．中国农业大学 工学院，北京 １０００８３；　２．现代农装优化设计北京市重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为提高环面蜗轮滚刀的切削性能及滚齿效率，将滚刀的容屑槽设计成螺旋
槽，减小刀齿两侧前角的绝对值，均衡两侧刃的切削条件。根据齿轮啮合理论和环面蜗杆成形

原理，以滚刀基本蜗杆分度环面螺旋线的导程角和前刀面曲线的导程角互余为依据，提出一种

由圆柱产形面变传动比展成环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面的方法；计算得到滚刀分度环面处的

前角近似为０°，而刀齿左侧的前角从齿顶到齿根由正值变为负值，右侧前角从齿顶到齿根由
负值变为正值，并且正前角和负前角的绝对值较大。进一步对滚刀前刀面进行修正，将修正后

的滚刀模型导入 ＶＥＲＩＣＵＴ软件中，测量其前角，验证设计方法的正确性。结果表明，该方法能
够解决滚刀两侧前角绝对值较大的问题，各刀齿左右两侧的前角控制在 －０．６°～０．５°之间。

关　键　词：环面蜗轮滚刀；螺旋槽；前角；圆柱产形面；ＶＥＲＩＣＵＴ
中图分类号：ＴＨ１３２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８７８１０

　　与圆柱蜗杆传动相比，环面蜗杆传动具有承
载能力强、体积小、传动效率高和使用寿命长等优

点
［１３］
。环面蜗杆传动中的蜗轮通常由蜗轮滚刀

滚切而成，滚刀的切削性能影响蜗轮的生产效率

和齿面精度
［４５］
。对于同一头数的环面蜗轮滚刀，

容屑槽的类型决定刀齿刃口线的几何形状和刀齿

两侧前角的大小，进而影响滚刀的切削性能
［６］
。

环面蜗轮滚刀头数较多时，如果容屑槽采用

直槽
［７８］
，滚刀刀齿分度环面上的前角一侧为正

值另一侧为负值，且前角的绝对值较大。负前角

一侧引起主切削力增大
［９］
，导致切削条件恶劣甚

至无法加工
［４，１０１１］

。因此，多头、大模数滚刀通常

采用零前角螺旋槽
［４］
。但是，由于环面蜗轮滚刀

的每个刀齿形状不同，每个刀齿在同一环面螺旋

线上的螺旋升角也不相同，其螺旋槽无法采用圆

柱滚刀
［１２］
和齿轮滚刀

［１３］
一样的设计方法，而且

不易保证每个刀齿的左右两侧前角都为 ０°，只能

近似地控制在０°附近。
本文提出一种由圆柱产形面变传动比展成环

面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面的方法。首先，建立平

面二次包络环面蜗轮滚刀前刀面的数学模型，求

解刀齿两侧前角，得到每个刀齿从齿顶到齿根左

右两侧前角的变化规律。然后，进一步对前刀面

进行修正，将修正后的滚刀模型导入 ＶＥＲＩＣＵＴ软
件中，测量其前角，验证设计方法的正确性。

１　前刀面展成原理及数学模型

以平面为产形面 Σｄ，一次包络展成螺旋面为

Σ１的环面蜗杆，称为平面包络环面蜗杆
［１］
；以 Σ１

作为滚刀产形面，二次包络展成蜗轮齿面 Σ２。上
述环面蜗杆与蜗轮相配组成平面二次包络环面蜗

杆副
［１］
（见图１）。其中，作为滚刀产形面 Σ１的环

面蜗杆称为滚刀基本蜗杆，以圆柱面为产形面

Σｑｄ，将滚刀基本蜗杆包络出螺旋槽，形成螺旋槽

Administrator
新建图章
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　第 ９期 杨杰，等：环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面设计及修正方法

图 １　环面蜗杆传动及蜗轮滚刀

Ｆｉｇ．１　Ｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｄｒｉｖｉｎｇａｎｄｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ

前刀面 Σ３。滚刀产形面 Σ１和螺旋槽前刀面 Σ３
的交线即为刀齿的刃口线

［１］
，前刀面 Σ３的成形

方法决定刀齿刃口线的几何形状和刀齿两侧前角

的大小，进而影响滚刀的切削性能。

１．１　由平面产形面 Σｄ包络展成滚刀基本蜗杆

螺旋面 Σ１
　　如图２所示，取静坐标系 σｏｉ（Ｏｏｉ；ｉｏｉ，ｊｏｉ，ｋｏｉ）

（ｉ＝１，２）与机架固连［１］
。下标“１”表示环面蜗

杆，下标“２”表示蜗轮，ａ＝ Ｏ１Ｏ
→
２ 是环面蜗杆副

的中心距。

取动坐标系 σｉ（Ｏｉ；ｉｉ，ｊｉ，ｋｉ）（ｉ＝１，２）分别与

蜗杆１和蜗轮 ２固连［１］
；蜗杆瞬时转角为 φ１，蜗

轮瞬时转角为 φ２＝ｉ２１φ１，ｉ２１为蜗轮和蜗杆的传动
比，初始位置 φ１＝φ２＝０°。

取静坐标系 σｏｄ（Ｏｏｄ；ｉｏｄ，ｊｏｄ，ｋｏｄ）与机架固

连
［１］
，取动坐标系 σｄ（Ｏｄ；ｉｄ，ｊｄ，ｋｄ）与刀座固

连
［１］
，加工滚刀基本蜗杆螺旋面时，蜗杆毛坯绕

回转轴 ｋｏ１的转速为 ω１，瞬时转角为 φ１＝ ω１ Δｔ，
刀座绕回转轴 ｋｏｄ的转速为 ωｄ，转角为 φｄ ＝

ωｄ Δｔ，初始位置：φ１＝φｄ＝０°。

图 ２　刀座的位置和坐标系［１］

Ｆｉｇ．２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓｏｆｇｒｉｎｄｉｎｇｈｅａｄ［１］

蜗杆毛坯瞬时转角 φ１和刀座瞬时转角 φｄ成
正比，即 φ１＝ｉ１ｄφｄ，ｉ１ｄ为蜗杆毛坯和刀座的速比。

通过改变刀座与蜗杆毛坯的相对位置和相对

运动来实现滚刀基本蜗杆螺旋面的修形，本文中

的修形参数：Δｂ＝Δｃ＝Δｄ＝０，ΔΣ＝０，Δａ＞０，
Δｉ＝ｉ１ｄ－ｉ１２，ｉ１２为蜗杆副的传动比

［１］
。

如图 ３所示，产形面 Σｄ与半径为 ｒｂ的蜗轮
主基圆相切；与刀座回转轴线呈 β角。ｕ和 ｖ为
产形面 Σｄ的参数，ｕ直线与 ｉｄ平行，ｖ直线与 ｕ直
线垂直；ｎ为产形面上任一点处的法向量；Ｑ为产
形面上的任一个点。由平面产形面 Σｄ包络展成
右旋的滚刀基本蜗杆螺旋面 Σ１。由齿轮啮合原

理
［１４１７］

得到滚刀基本蜗杆螺旋面 Σ１在 σ１中的
方程为

（ｒ１）１ ＝Ｒ［ｋ１，－φ１］｛Ｒ［ｉｏ１，９０°］·

　　Ｒ［ｋｏｄ，φｄ］（ｒｄ）ｄ＋（Ｏ１Ｏ
→
ｄ）ｏ１｝

ｕ＝｛［（ｖ／ｃｏｓβ－ｒｂｔａｎβ）］ｓｉｎφｄ＋

　　ａｔａｎβ｝／（ｔａｎβｃｏｓφｄ＋１／ｉ１２










）

（１）

式中：（Ｏ１Ｏ
→
ｄ）ｏ１＝［ａ，０，０］

Ｔ
；（ｒｄ）ｄ为产形面 Σｄ

在坐标系 σｄ中的表达式，且（ｒｄ）ｄ＝［－ｕ，ｒｂ－

ｖｓｉｎβ，ｖｃｏｓβ］Ｔ；坐标变换矩阵分别为

Ｒ［ｋ１，－φ１］＝
ｃｏｓφ１ ｓｉｎφ１ ０
－ｓｉｎφ１ ｃｏｓφ１ ０









０ ０ １

Ｒ ｉｏ１，９０[ ]°＝
１ ０ ０
０ ０ －１







０ １ ０

Ｒ［ｋｏｄ，φｄ］＝
ｃｏｓφｄ －ｓｉｎφｄ ０
ｓｉｎφｄ ｃｏｓφｄ ０









０ ０ １

图 ３　由平面产形面 Σｄ包络展成滚刀基本蜗杆

螺旋面 Σ１
［１］

Ｆｉｇ．３　ＧｒｉｎｄｉｎｇｓｐｉｒａｌｓｕｒｆａｃｅΣ１ｏｆｂａｓｉｃｈｏｂｗｏｒｍ

ｕｓｉｎｇａｐｌａｎｅｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｓｕｒｆａｃｅΣｄ
［１］

９７８１
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１．２　由圆柱产形面 Σｑｄ包络展成螺旋槽前刀面 Σ３
建立如图４所示的右旋直角坐标系，取静坐

标系 σｑｏ１（Ｏｑｏ１；ｉｑｏ１，ｊｑｏ１，ｋｑｏ１）与机架固连，动坐标
系为 σｑ１（Ｏｑ１；ｉｑ１，ｊｑ１，ｋｑ１）与滚刀基本蜗杆固连，
Ｏｑ１为坐标原点，Ｏｑｏ１和 Ｏｑ１重合，ｋｑｏ１＝ｋｑ１与滚刀
基本蜗杆回转轴线重合。

取静坐标系 σｑｏｄ（Ｏｑｏｄ；ｉｑｏｄ，ｊｑｏｄ，ｋｑｏｄ）与机架
固连，ｉｑｏｄ＝ｉｑｏ１，ｋｑｏｄ＝－ｊｑｏ１。取动坐标系σｑｄ（Ｏｑｄ；
ｉｑｄ，ｊｑｄ，ｋｑｄ）与刀座固连，ｉｑｄ＝ｉｑｏｄ，ｋｑｄ与刀座轴线
重合，刀座轴心 Ｏｑｄ到 Ａ点的距离为 Ｚｑｏｄ，ａｑ＝

ＯｑｏｄＯ
→
ｑｏ１ 是两静坐标系的中心距。设定 Ｏｑｏｄ和

滚刀基本蜗杆回转轴线确定平面 Ｓ。
圆柱产形面的轴线与ＯｑｏｄＯ

→
ｑｏ１平行，其前端面

的圆心与 Ｏｑｄ重合，以速度 ｖｘ和 ｖｙ分别沿着 ｉｑｏｄ
轴和 ｊｑｏｄ轴做平移运动，其合速度是 ｖｑｄ。本文中
定义：滚刀基本蜗杆绕回转轴 ｋｑｏ１的瞬时转速 ωｑ１
的绝对值与圆柱产形面沿 ｊｑｏｄ轴移动的瞬时速度
ｖｙ的绝对值的比值为加工前刀面时的传动比，后
文中统一记为传动比 ｉｑｄ１，即 ｉｑｄ１＝－ ωｑ１ ／ｖｙ ，
负号表示加工出的前刀面为右旋，与滚刀基本蜗

杆螺旋面的旋向相反。

图５为圆柱产形面的示意图，θ和 ｈ为产形
柱面 Σｑｄ的参数，θ≥０，ｈ≥０。

如图６所示，由圆柱产形面 Σｑｄ展成螺旋槽前
刀面Σ３。刀座沿ｉｑｏｄ轴和ｊｑｏｄ轴移动的瞬时速度分

图 ４　加工前刀面的坐标系

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓｏｆｒａｋｅｆａｃｅｍａｃｈｉｎｉｎｇ

图 ５　圆柱产形面

Ｆｉｇ．５　Ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ

图 ６　展成螺旋槽原理图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｍａｃｈｉｎｉｎｇ

别为 ｖｘ和 ｖｙ，ｖｘ＝ｖｙｔａｎδ；圆柱产形面的前端面的
运动轨迹为以 Ｒｆ１为半径，以 Ｏｑｏｄ为圆心的圆弧，

且在σｑｏｄ中的坐标为Ｘｑｏｄ ＝∫
ｔ

０
ｖｘ ｄｔ＋Ｘ

０
ｑｏｄ，Ｙｑｏｄ ＝

∫０
ｔ

ｖｙ ｄｔ＋Ｙ
０
ｑｏｄ，并且满足：Ｘｑｏｄ＝ Ｒ２ｆ１－Ｙ

２

槡 ｑｏｄ；坐标

的增量分别为 ｄＸｑｏｄ＝ ｖｘ ｄｔ，ｄＹｑｏｄ＝ ｖｙ ｄｔ。
滚刀基本蜗杆绕回转轴 ｋｑｏ１的瞬时转速为

ωｑ１，转角为 φｑ１ ＝∫０
ｔ

ωｑ１ ｄｔ＋φ
０
ｑ１，转角变化量为

ｄφｑ１＝ ωｑ１ ｄｔ。Ｘ
０
ｑｏｄ和 Ｙ

０
ｑｏｄ为圆柱产形面在初始

位置时的坐标，φ０ｑ１为滚刀基本蜗杆在初始位置时
的转 角。当 圆 柱 产 形 面 运 动 到 其 轴 线 与

ＯｑｏｄＯ
→
ｑｏ１重合时，其前端面在 σｑｏｄ中的坐标 Ｘｑｏｄ＝

Ｒｆ１，Ｙｑｏｄ＝０，此时滚刀基本蜗杆的转角 φｑ１＝φｈ。
其中：ｒ２为蜗杆分度圆弧半径，Ｒｆ１为蜗杆齿根圆
弧半径，φｈ为滚刀基本蜗杆的喉部转到 Ｓ平面时
对应蜗杆毛坯的转角。由齿轮啮合原理

［１４１７］
得

到滚刀前刀面 Σ３在 σｑ１中的数学模型，表示如下：
（ｒｑ１）ｑ１＝Ｒ［ｋｑ１，－φｑ１］｛Ｒ［ｉｑｏ１，９０°］［（ｒｑｄ）ｑｄ＋

　　（ＯｑｏｄＯ
→
ｑｄ）ｑｏｄ］＋（Ｏｑｏ１Ｏ

→
ｑｏｄ）ｑｏ１｝

ｈ＝－Ｘｑｏｄ－ａｑ－１／（ｉｑｄ１ｔａｎθ
{

）

（２）
式中：（ＯｑｏｄＯ

→
ｑｄ）ｑｏｄ ＝（Ｏｑｏｄ

→ Ｂ）ｑｏｄ ＋（
→ＢＡ）ｑｏｄ ＋

（ＡＯ→ ｑｄ）ｑｏｄ ＝Ｘｑｏｄｉｑｏｄ ＋ＹｑｏｄＪｑｏｄ ＋Ｚｑｏｄｋｑｏｄ；ｈ＝
－Ｘｑｏｄ－ａｑ－１／（ｉｑｄ１ｔａｎθ）为圆柱产形面加工前刀
面的共轭条件方程；（Ｏｑｏ１Ｏ

→
ｑｏｄ）ｑｏ１ ＝［ａｑ，０，０］

Ｔ
；

（ｒｑｄ）ｑｄ为产形柱面 Σｑｄ在坐标系 σｑｄ中的表达式，
且（ｒｑｄ）ｑｄ＝［ｈ，ｒｘｃｏｓθ，ｒｘｓｉｎθ］

Ｔ
，坐标变换矩阵分

别为

Ｒ［ｋｑ１，－φｑ１］＝
ｃｏｓφｑ１ －ｓｉｎφｑ１ ０

ｓｉｎφｑ１ ｃｏｓφｑ１ ０








０ ０ １
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　第 ９期 杨杰，等：环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面设计及修正方法

Ｒ［ｉｑｏ１，９０°］＝
１ ０ ０
０ ０ －１









０ １ ０

２　传动比 ｉｑｄ１的求解方法

设定：滚刀基本蜗杆分度环面螺旋线的导程

角为 γ，前刀面曲线的导程角为 γｑ。在滚刀基本
蜗杆的各径向截面 Ｙｑｏｄ ＝Ｚｉ（－０．５Ｌｗ≤Ｚｉ≤
０．５Ｌｗ，Ｌｗ为滚刀基本蜗杆的工作长度）处，令导
程角满足关系式：

γ＋γｑ ＝
π
２

（３）

即

ｔａｎγ＝ １
ｔａｎγｑ

（４）

２．１　滚刀基本蜗杆分度环面螺旋线导程角 γ
在滚刀基本蜗杆的各径向截面 Ｙｑｏｄ＝Ｚｉ处，

蜗杆毛坯 ｖ１与平面砂轮的线速度 ｖｄ分别为
ｖ１ ＝ｒｉω１ ＝［ａ－ｒ２ｃｏｓ（φｄ－α）］ω１ （５）
ｖｄ ＝ｒ２ωｄ （６）

滚刀基本蜗杆分度环面螺旋线的导程角 γ
（螺旋面右旋时为正）由式（７）求得［１，１８］

：

ｔａｎγ＝
ｖｄ
ｖ１

（７）

将式（５）和式（６）代入式（７）得

ｔａｎγ＝
ｒ２ωｄ
ｒｉω１

＝
ｒ２

ｉ１ｄ［ａ－ｒ２ｃｏｓ（φｄ－α）］
（８）

式中：ｒｉ为滚刀基本蜗杆在轴向坐标 Ｚｉ（－０．５Ｌｗ≤
Ｚｉ≤０．５Ｌｗ）处的分度圆半径；α为蜗轮分度圆压
力角；φｄ为加工滚刀基本蜗杆螺旋面时刀座的瞬
时转角；ｉ１ｄ＝ω１／ωｄ为蜗杆毛坯和刀座的速比。
２．２　前刀面曲线的导程角 γｑ

如图６所示，在滚刀基本蜗杆的各径向截面
Ｙｑｏｄ＝Ｚｉ处，滚刀基本蜗杆和刀座的线速度表达
式分别为

ｖｑ１＝ｒｉωｑ１ ＝（ａ－ ｒ２２－Ｚ
２

槡 ｉ）ωｑ１ （９）

ｖｑｄ＝
ｖｙ
ｃｏｓδ

＝
ｒ２
ｒ２２－Ｚ

２

槡 ｉ

ｖｙ （１０）

前刀面曲线（左旋）的导程角 γｑ（左旋为负）
由式（１１）求得：

ｔａｎγｑ＝－
ｖｑｄ
ｖｑ１

（１１）

将式（９）和式（１０）代入式（１１）得

ｔａｎγｑ＝－
ｒ２

（ａ－ ｒ２２－Ｚ
２

槡 ｉ） ｒ２２－Ｚ
２

槡 ｉ

·
ｖｙ
ωｑ１

（１２）

２．３　ｉｑｄ１的表达式
将式（８）和式（１２）代入式（４）式求得传动比

ｉｑｄ１的表达式为

ｉｑｄ１＝－
ｒ２２

ｉ１ｄ（ａ－ ｒ２２－Ｚ
２

槡 ｉ） ｒ２２－Ｚ
２

槡 ｉ

·

　　 １
ａ－ｒ２ｃｏｓ（φｄ－α）

（１３）

当 ｒｉ＝ｒ１时，由式（８）求得滚刀基本蜗杆喉部
分度圆导程角 γｍ的表达式为

ｔａｎγｍ＝
ｒ２ωｄ
ｒｉω１

＝
ｒ２
ｉ１ｄｒ１

（１４）

由式（１２）求得前刀面曲线的导程角 γｑ为

ｔａｎγｑ ＝－
ｖｙ
ｒ１ωｑ１

（１５）

将式（１４）和式（１５）代入式（４）求得定传动
比 ｉ′ｑｄ１的表达式为

ｉ′ｑｄ１＝－
ｒ２
ｉ１ｄｒ

２
１

（１６）

式中：ｒ１＝０．５ｄ１，ｄ１为蜗杆分度圆直径。

３　实　例

本文针对表 １提供的算例，首先求解导程角

和传动比 ｉｑｄ１。由于本算例是４头环面蜗轮滚刀，
将滚刀设计为４排刀齿可以保证每排刀齿具有相
同的前角变化规律，便于讨论。因此，在滚刀圆周

方向上加工不同螺旋槽前刀面时传动比一致。

由式（８）求得左侧齿面分度环面螺旋线的导
程角在１７．１°～２１．４°之间，滚刀基本蜗杆喉部分
度圆导程角最大，为 γｍ ＝２１．４２０５°；环面蜗轮滚
刀左侧齿面螺旋线的导程角和右侧齿面螺旋线

的导程角关于Ｚｉ＝０对称，为照顾左右两侧刀齿
表 １　平面二次包络环面蜗轮滚刀基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｌａｎｅｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇ

ｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ

参　数 数　值

中心距 ａ／ｍｍ １６０

传动比 ｉ１２ １０

滚刀头数 ｚ１ ４

蜗轮分度圆压力角 α／（°） ２１．８６６７

蜗轮分度圆直径 ｄ２／ｍｍ ２５５

蜗杆分度圆直径 ｄ１／ｍｍ ６５

滚刀齿顶圆弧半径 Ｒａ１／ｍｍ １２２．２４

滚刀齿根圆弧半径 Ｒｆ１／ｍｍ １３３．２４

滚刀工作长度 Ｌｗ／ｍｍ ９０

滚刀喉部分度圆导程角 γｍ／（°） ２１．４２０５

产形平面轴线倾角 β／（°） ２２．５

主基圆直径 ｄｂ／ｍｍ ９５

１８８１
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的前角都能近似为０°，取分度环面上左右两侧齿
面螺旋线导程角的平均值来求解传动比，其导程

角的变化规律如图７所示。
由式（１６）求得定传动比 ｉ′ｑｄ１＝－０．０１２１，由

式（１３）求得传动比 ｉｑｄ１的平均值在 －０．００８６～
－０．０１２１之间，其变化规律如图８所示。
滚刀基本蜗杆和刀座按照求得的传动比运

动，形成如图 ９所示的螺旋槽前刀面 Σ３，其中：
Ｌ３１、Ｌ３２和 Ｌ３３分别为螺旋槽前刀面 Σ３ 与滚
刀基本蜗杆齿顶环面、分度环面和齿根环面的

图 ７　分度环面处螺旋线导程角变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉｘｌｅａｄａｎｇｌｅｏｆｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｒｕｓ

图 ８　分度环面处传动比变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏａｔｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｒｕｓ

图 ９　螺旋槽滚刀三维模型

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｈｏｂ

交线。将滚刀基本蜗杆螺旋面 Σ１的方程式（１）和
螺旋槽前刀面Σ３的方程式（２）联立，即可求得滚刀
刀齿的刃口线。设定：滚刀基本蜗杆左侧螺旋面和

前刀面的交线为左侧刃口线，左侧刃口线上任一点

处的前角为左侧前角，同理，右侧刃口线上任一点

处的前角为右侧前角，其中，Ｌ３１、Ｌ３２和 Ｌ３３与刃口
线交点处的前角依次记为 Ｖｑ（Ｒｉ＝１２２．２４ｍｍ）、
Ｖｑ（Ｒｉ＝１２７．５ｍｍ）、Ｖｑ（Ｒｉ＝１３２．２４ｍｍ）。

在 σ１坐标系中，由刃口线上任一点在前刀面
的法向量（ｎｑ１）１和在螺旋面的法向量（ｎ１）１求得

该点处的前角 Ｖｑ表达式为
［１６，１９］

Ｖｑ ＝ａｒｃｃｏｓ（（ｎｑ１）１（ｎ１）１）－９０° （１７）

式中：ａｒｃｃｏｓ（（ｎｑ１）１（ｎ１）１）记为该点处的夹角
Ｗｑ，（ｎｑ１）１表达式为
（ｎｑ１）１ ＝Ｒ［ｋｑ１，－φｑ１］Ｒ［ｉｑｏ１，９０°］（ｎｑｄ）ｑｄ（１８）

其中：（ｎｑｄ）ｑｄ表示在刀座动坐标系 σｑｄ中 Σｑｄ上任
一点的单位法矢量，表达式为

（ｎｑｄ）ｑｄ ＝［０，－ｃｏｓθ，－ｓｉｎθ］
Ｔ

（１９）

（ｎ１）１ ＝Ｒ［ｋ１，－φ１］Ｒ［ｉｏ１，９０°］Ｒ［ｋｏｄ，φｄ］（ｎｄ）ｄ

（２０）

式中：（ｎｄ）ｄ表示在刀座动坐标系 σｄ中 Σｄ上任
一点的单位法矢量，表达式为

（ｎｄ）ｄ ＝［０，ｃｏｓβ，ｓｉｎβ］
Ｔ

（２１）
由式（１７）分别求得采用 ６ｍｍ的圆柱产形

面定传动比和变传动比加工滚刀的螺旋槽前刀面

时，Ｌ３２与刀齿刃口线交点处的前角，结果如表 ２
和表３所示。

由表２和表 ３可知：采用定传动比加工前刀
面时，分度环面上左右两侧前角都在 ±５°左右，而
采用变传动比加工前刀面时，刀齿分度环面上左

右两侧前角都在 ±０．５°左右；变传动比有效减小
了刀齿两侧前角的绝对值，使得分度环面上刀齿

左右两侧的前角近似为０°。

表 ２　定传动比加工螺旋槽前刀面对应分度环面上

各刀齿左右两侧的前角

Ｔａｂｌｅ２　Ｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｃｕｔｔｉｎｇｔｅｅｔｈｏｎ

ｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｒｕｓｏｆｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｒａｋｅｆａｃｅｐｒｏｃｅｓｓｅｄ

ｂｙｆｉｘｅｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏ

齿 序 号
左　侧 右　侧

前角／（°）轴向位置 Ｚｉ／ｍｍ 前角／（°）轴向位置 Ｚｉ／ｍｍ

１号齿 １．７０８８３ －３８．１７１３９ －５．３４１０３ －３０．９５０３６

２号齿 －０．０６００４ －２１．５２０３６ －１．６３７２９ －１３．５１７０４

３号齿 －０．５０１６６ －４．２２６８６ －０．０８５５９ ３．９２０８６

４号齿 １．１２９１７ １３．２４６７０ －０．６６７２９ ２１．１４８４４

５号齿 ４．８３０８４ ３０．６５２９３ －２．６４２６７ ３７．８８１５６
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表 ３　变传动比加工螺旋槽前刀面对应分度环面上

各刀齿左右两侧的前角

Ｔａｂｌｅ３　Ｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｃｕｔｔｉｎｇｔｅｅｔｈｏｎ

ｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｒｕｓｏｆｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｒａｋｅｆａｃｅｐｒｏｃｅｓｓｅｄ

ｂｙｖａｒｉａｂｌｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏ

齿 序 号
左　侧 右　侧

前角／（°）轴向位置 Ｚｉ／ｍｍ 前角／（°）轴向位置 Ｚｉ／ｍｍ

１号齿 ０．４４５０６ －３８ －０．３７８６３ －３１

２号齿 ０．０６７９７ －２１ －０．１１６３６ －１３

３号齿 －０．０３６６７ －４ ０．０８７３５ ４

４号齿 ０．１３１０１ １３ －０．０６２３２ ２１

５号齿 ０．４１１１２ ３１ －０．５１１７５ ３８

　　再由式（１７）求得采用变传动比加工滚刀的
螺旋槽前刀面时，各个刀齿从齿顶到齿根左右两

侧前角的大小，结果如表４所示。
根据表４的数据，绘制螺旋槽前刀面对应各

刀齿从齿顶到齿根左右两侧的前角，其变化规律

如图１０所示。
由图１０可知，滚刀分度环面处的前角近似为

０°，而刀齿左侧的前角从齿顶到齿根由正变负，右
侧的前角从齿顶到齿根由负变正，并且正前角和

负前角的绝对值较大。因此，需要对滚刀前刀面

进行修正。

表 ４　变传动比加工螺旋槽滚刀对应的前角

Ｔａｂｌｅ４　Ｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｆｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｈｏｂｐｒｏｃｅｓｓｅｄｂｙｖａｒｉａｂｌｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏ （°）

齿 序 号 前角类型
不同环面的 Ｒｉ值

１２２．２４ｍｍ １２４ｍｍ １２６ｍｍ １２７．５ｍｍ １２９ｍｍ １３１ｍｍ １３２．２４ｍｍ

１号齿
左侧前角 ７．０２５７ ５．０８８７ ２．６１４５ ０．４４５１ －２．０２４５ －６．０２５４ －８．５８９３
右侧前角 －５．０８２５ －３．７３６９ －１．９８５１ －０．３７８６ １．４０５１ ４．０８１５ ５．７４４１

２号齿
左侧前角 ５．９７８７ ４．３６４７ ２．０５２５ ０．０６８０ －２．１４０９ －５．４１４３ －７．５２３２
右侧前角 －４．１３４５ －３．０１６４ －１．４２２３ －０．１１６４ １．０６６４ ２．９５８２ ４．１６７５

３号齿
左侧前角 ４．８７９０ ３．５４５８ １．６１３１ －０．０３６７　 －１．９６５０ －４．７６１３ －６．５９３１
右侧前角 －６．５８４７ －４．６４２２ －２．０２７５ ０．０８７４　 ２．１６６４ ５．０５４４ ６．７６０８

４号齿
左侧前角 ４．１７８１ ３．０２２８ １．４３５６ ０．１３１０ －１．４１３２ －３．７３０５ －５．３１４０
右侧前角 －６．１８３８ －４．５１６３ －２．１０６９ －０．０６２３ ２．１５９２ ５．５５７６ ７．６９２８

５号齿
左侧前角 ５．３６０６ ３．９３５０ ２．０４７６ ０．４１１１ －１．５９３７ －４．５５２７ －６．３９１６
右侧前角 －６．８９９１ －４．９５３６ －２．５０４０ －０．５１１８ １．９００８ ５．５５４３ ７．９８５６

图 １０　两侧前角变化规律

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓ

４　前刀面的修正

滚刀基本蜗杆各环面螺旋线的导程角都不相

同，式（８）中，代入不同环面处的分度圆半径和对
应的刀座转角 φｄ，求得齿顶环面螺旋线导程角和
齿根环面螺旋线导程角。其变化规律如图 １１
所示。

分别取左右两侧齿面螺旋线导程角的平均值

求得传动比的变化规律如图１２所示。
采用不同的传动比会形成不同的前刀面，

图１３分别表示由分度环面螺旋线、齿顶环面螺旋
线和齿根环面螺旋线的导程角对应的铣削传动

比加工出的不同螺旋槽前刀面 Σ３、Σ４和 Σ５，其
中：Ｌ４１、Ｌ４２和 Ｌ４３分别为螺旋槽前刀面 Σ４与滚
刀基本蜗杆齿顶环面、分度环面和齿根环面的

交线；Ｌ５１、Ｌ５２和 Ｌ５３分别为螺旋槽前刀面 Σ５与
滚刀基本蜗杆齿顶环面、分度环面和齿根环面

的交线。

分别求解 Ｌ４１和 Ｌ５３与刃口线交点处的前角，
结果如表５和表６所示。以齿顶环面处的传动比
加工螺旋槽前刀面对应各刀齿两侧的前角在

±０．５°左右，以齿根环面处传动比加工螺旋槽
前刀面对应各刀齿两侧的前角在 ±０．６°左右。因

３８８１
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图 １１　不同环面处螺旋线导程角变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｅａｄａｎｇｌｅｓｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｒｕｓ

图 １２　不同环面处传动比变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｏｒｕｓ

图 １３　前刀面示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒａｋｅｆａｃｅｓ

表 ５　以齿顶环面处传动比加工螺旋槽前刀面

对应各刀齿左右两侧的前角

Ｔａｂｌｅ５　Ｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｃｕｔｔｉｎｇｔｅｅｔｈ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｒａｋｅｆａｃｅｐｒｏｃｅｓｓｅｄｂｙ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏｏｎｔｏｏｔｈｔｏｐｔｏｒｕｓ

齿 序 号
左　侧 右　侧

前角／（°） 轴向位置Ｚｉ／ｍｍ 前角／（°） 轴向位置Ｚｉ／ｍｍ

１号齿 ０．４６２５６ －３８ －０．４８３５２ －３１

２号齿 －０．０３８４３ －２１ ０．１３１９４ －１３

３号齿 －０．１１４９０ －４ ０．１７６３１ ４

４号齿 ０．２６７７１ １３ －０．２０４２２ ２１

５号齿 ０．３３３１９ ３１ －０．４３０４３ ３８

表 ６　以齿根环面处传动比加工螺旋槽前刀面

对应各刀齿左右两侧的前角

Ｔａｂｌｅ６　Ｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｃｕｔｔｉｎｇｔｅｅｔｈ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｒａｋｅｆａｃｅｐｒｏｃｅｓｓｅｄｂｙ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏｏｎｔｏｏｔｈｒｏｏｔｔｏｒｕｓ

齿 序 号
左　侧 右　侧

前角／（°）轴向位置 Ｚｉ／ｍｍ前角／（°）轴向位置 Ｚｉ／ｍｍ

１号齿 ０．５１１０２ －３８ －０．４２０１４ －３１

２号齿 ０．２３９３４ －２１ －０．１３５２７ －１３

３号齿 －０．０６８６７ －４ ０．１７０２５ ４

４号齿 ０．１２５４５ １３ ０．０７６５１ ２１

５号齿 ０．３９５２３ ３１ －０．５５８０３ ３８
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此，采用 Ｌ４１和 Ｌ５３这两条曲线来修正前刀面 Σ３，
使得齿顶环面和齿根环面上刀齿左右两侧的前角

也近似为０°。
由曲线 Ｌ４１、Ｌ３２和Ｌ５３拟合出一个新的曲面作

为滚刀的螺旋槽前刀面。图 １４为最终拟合出的
螺旋槽环面蜗轮滚刀三维模型。

图 １４　最终拟合出的滚刀模型

Ｆｉｇ．１４　Ｆｉｎａｌｆｉｔｔｅｄｈｏｂｍｏｄｅｌ

　　如图 １５所示，将滚刀模型导入 ＶＥＲＩＣＵＴ软
件中，测量刃口线上任一点处两法向量的夹角

Ｗｑ，再由 Ｖｑ ＝Ｗｑ －９０°计算出刀齿两侧的前角
Ｖｑ，如表７所示，结果表明：１～５号刀齿从齿顶到
齿根左右两侧的前角在 －０．６°～０．５°之间。

图 １５　测量两法向量的夹角 Ｗｑ
Ｆｉｇ．１５　ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆａｎｇｌｅＷｑｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｎｏｒｍａｌｖｅｃｔｏｒｓ

表 ７　测量螺旋槽滚刀对应的前角

Ｔａｂｌｅ７　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｆｈｏｂｗｉｔｈｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅ （°）

齿 序 号 前角类型
不同环面的 Ｒｉ值

１２２．２４ｍｍ １２５ｍｍ １２７．５ｍｍ １３０ｍｍ １３２．２４ｍｍ

１号齿
左侧前角 ０．２２７９ ０．４０５１ ０．３１５２ －０．３７６６ －０．１４４６
右侧前角 ０．０３１３ －０．１８８５ －０．５０２７ ０．１２５０ ０．０７６３　

２号齿
左侧前角 ０．２７６０ ０．１４７４ ０．０９１１ 　０．０４１９ 　０．１５３８
右侧前角 －０．２２２８ ０．０９５６ ０．１８４８ －０．０８１８ ０．２６０１

３号齿
左侧前角 －０．０９８１　 －０．０７３３　 ０．１３２２ －０．１３７１ －０．１９０１
右侧前角 ０．１７１５ －０．１３０６ －０．２１０７ ０．１９５５ －０．０６１２

４号齿
左侧前角 ０．３０５６ ０．２３３４ －０．０８６０　 －０．１２２４ 　０．３８２８
右侧前角 －０．１５０８ ０．０８２１ －０．２５４３ ０．２６５３ ０．１１５５

５号齿
左侧前角 ０．４１８４ ０．１６６６ ０．３２０１ －０．１７７６ －０．１６０４
右侧前角 －０．１８５２ －０．３３２７ －０．２６７３ ０．２８９１ ０．２５６２

５　结　论

１）本文提出一种由圆柱产形面变传动比展
成环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面的方法。建立了平

面二次包络环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面的数学模

型；分别求解采用定传动比加工螺旋槽和变传动

比加工螺旋槽时，滚刀左右两侧前角的变化规律；

对比分析了变传动比对滚刀前角的改善效果；得

出变传动比可以控制刀齿左右两侧的前角近似

为０°。
２）计算出每个刀齿从齿顶到齿根左右两侧

前角的变化规律，进一步提出前刀面的修正方法，

将修正后的滚刀模型导入 ＶＥＲＩＣＵＴ软件中，测量
其前角。结果表明，１～５号刀齿从齿顶到齿根左
右两侧的前角在 －０．６°～０．５°之间，解决了滚刀

两侧前角绝对值较大的问题，具有实用价值。

３）由于此设计方法采用圆柱产形面来包络
前刀面，并且在计算传动比时采用数值计算方法，

难以保证刀齿两侧的前角绝对０°。

致谢　感谢中南大学高性能复杂制造国家重
点实验室对 ＶＥＲＩＣＵＴ软件提供的技术支持。
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　第 ９期 杨杰，等：环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面设计及修正方法
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能量最优与燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ交会问题
徐利民，张涛，陶佳伟

（清华大学 自动化系，北京 １０００８４）

　　摘　　　要：Ｌａｍｂｅｒｔ双脉冲交会问题是航天工程中轨道转移和在轨交会等领域的重要
问题，而能量最优和燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ交会问题是针对典型应用背景和工程需求衍生的一类
Ｌａｍｂｅｒｔ优化问题。针对能量最优与燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ双脉冲交会问题提出一种基于矢量形
式的解析计算方法，给出能量最优和燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ交会问题的矢量形式解析解，同时对
２种最优交会问题求解的性质与特点进行了分析对比。仿真结果验证了计算的正确性及燃料
最优轨道相比能量最优轨道燃料消耗较少的事实。

关　键　词：双脉冲变轨；Ｌａｍｂｅｒｔ交会；能量最优；燃料最优；两点边值问题；最优
规划

中图分类号：Ｖ４８８．２１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８８８０６

　　Ｌａｍｂｅｒｔ问题是航天工程中双脉冲轨道转移
的基本问题

［１３］
，在航天器交会领域有广泛的应

用，近年来仍然属于热点研究范畴
［４７］
。

Ｌａｍｂｅｒｔ飞行时间定理指出，对同一个平方反
比中心引力场的椭圆轨道转移问题，给定转移前

后的空间位置 Ｐ１和Ｐ２，则转移时间ｔ２－ｔ１仅依赖
于轨道半长轴 ａＴ，两点离引力中心 Ｆ的矢径长度
之和 ｒ１＋ｒ２以及连接两点的弦长 ｃＴ。如果这３个
参数 ａＴ、ｒ１＋ｒ２、ｃＴ给定，则转移时间 ｔ２－ｔ１是确定
的，单圈 Ｌａｍｂｅｒｔ转移情况下通常是 ２个解（最小
能量轨道时是一个解），与转移椭圆的形状（偏心

率 ｅＴ）无关
［８］
。基于飞行时间定理，基本 Ｌａｍｂｅｒｔ

问题是指给定轨道上两点的位置矢量及飞行时

间，求连接两点的轨道参数。基本 Ｌａｍｂｅｒｔ问题
是一个典型的双脉冲变轨问题，其本质是求解微

分方程两点边值问题
［９］
。

航天工程中通常需要根据优化指标确定转移

轨道的变轨优化问题。常用的优化指标是时间最

优或燃料最优。基本 Ｌａｍｂｅｒｔ问题的结论可用于
直接求解时间最优双脉冲变轨问题

［１０］
。很多任

务中需要针对燃料消耗或者能量变化提出优化目

标要求，并不限制转移时间。此时最优转移轨道

是满足两点约束的不同半通径对应的一系列转移

轨道中的一个最优解。这个问题称为能量最优和

燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问题。
文献［１１］对目前飞行器轨迹优化数值方法

进行总结整理和归纳。文献［１２］对能量最优
Ｌａｍｂｅｒｔ进行详细研究并给出该问题的解析闭式
解答。文献［１３］用优化方法证明了 Ｌａｍｂｅｒｔ变轨
的最小能量轨道问题。文献［１４］研究了共面椭
圆轨道间转移的燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问题。文献
［１５］研究了最优双冲量交会问题的一般数学模
型和数值求解方法。文献［１６］综述了当前最优
冲量交会的研究进展。文献［１７］给出一种最优
Ｌａｍｂｅｒｔ转移时间燃料多目标混合模型并采用混
合遗传算法求解。

Administrator
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　第 ９期 徐利民，等：能量最优与燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ交会问题

在对上述文献深入研究的基础上，本文提出

一种基于矢量形式的求解能量最优和燃料最优

Ｌａｍｂｅｒｔ问题的总体框架，把文献［１２，１４］的求解
过程统一在本文提出的数学框架中，并给出了能

量最优和燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问题的解析计算方
法。最后分析和对比了能量最优和燃料最优

Ｌａｍｂｅｒｔ问题求解过程的多项式方程相应的性质
和特点。

１　能量最优与燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问
题的定义

　　能量最优和燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问题具体描述
如下（文中涉及的位置和速度向量都是三维列

向量）。

如图１所示，设航天器变轨前的位置为 ｒ１和
速度 ｖ１，变轨后的位置 ｒ２和速度 ｖ２，求解航天器
在 ｒ１、ｒ２处的速度 ｗ１、ｗ２，计算航天器 ２次点火的
速度增量 Δｖ１和 Δｖ２：

图 １　位置和速度向量定义

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｌｏｃａｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓ

Δｖ１ ＝ｗ１－ｖ１
Δｖ２ ＝ｖ２－ｗ

{
２

（１）

当优化目标函数为

ｍｉｎΔＶ２ｔｏｔ＝ Δｖ１
２＋ Δｖ２

２ （２）

此类问题称为ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题，或能量最优
Ｌａｍｂｅｒｔ问题。

当优化目标函数为

ｍｉｎΔＶｔｏｔ＝ Δｖ１ ＋ Δｖ２ （３）

此类问题称为 ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题，或燃料最优
Ｌａｍｂｅｒｔ问题。

事实上 ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题的本质体现了燃料
最优。而以 ΔＶ２ｔｏｔ为目标函数的 ΔＶ

２Ｌａｍｂｅｒｔ问题

是一个能量最优问题，并非燃料最优。ΔＶ２Ｌａｍ
ｂｅｒｔ问题所计算的燃料消耗大于等于 ΔＶ２ Ｌａｍ
ｂｅｒｔ问题，证明如下［１２］

：

假设 ｍ是 ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题求得的最优解，

ｑ是ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题求得的最优解，即ΔＶｔｏｔ（ｍ）≤

ΔＶｔｏｔ（ｑ），ΔＶ
２
ｔｏｔ（ｑ）≤ΔＶ

２
ｔｏｔ（ｍ）。根据不等式关

系：ｘ ＋ ｙ≤ ２（ｘ２＋ｙ２槡 ）和 ｘ２＋ｙ槡
２≤ ｘ ＋

ｙ，可得

ΔＶｔｏｔ（ｍ）≤ ΔＶｔｏｔ（ｑ）≤ ２ΔＶ２ｔｏｔ（ｑ槡 ）≤

　　 ２ΔＶ２ｔｏｔ（ｍ槡 ）≤槡２ΔＶｔｏｔ（ｍ） （４）

式（４）意味着 ΔＶ２最优轨道的燃料消耗大于
等于 ΔＶ最优轨道的燃料消耗，上限为不多于 ΔＶ
Ｌａｍｂｅｒｔ问题燃料消耗的 ４１．５％。实际中通常二
者燃料消耗差值不大于 １７％。圆轨道霍曼转移
情况下二者相等。

２　能量最优和燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问
题的计算

　　 变轨起始点和终止点的速度 ｗ１ 和 ｗ２
满足

［１３］
：

ｗ１ ＝
ｒ２－ｆｒ１
ｇ

ｗ２ ＝
ｇｒ２－ｒ１










ｇ

（５）

式中：

ｆ＝１－
ｒ２
ｐ
（１－ｃｏｓΔθ） （６）

ｆ
·

＝ μ
槡ｐ

１－ｃｏｓΔθ
ｓｉｎΔ( )θ

１－ｃｏｓΔθ
ｐ

－ １
ｒ１
－ １
ｒ( )
２

（７）

ｇ＝
ｒ２ ｒ１ ｓｉｎΔθ

μ槡ｐ
（８）

ｇ＝１－
ｒ１
ｐ
（１－ｃｏｓΔθ） （９）

其中：μ为引力常数；Δθ为 ｒ１、ｒ２处的真近点角差
值；ｐ为转移轨道半通径。
２．１　ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题的求解

对于 ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题，求转移能量最小即求
式（１０）的最小值：
ΔＶ２ｔｏｔ＝ Δｖ１

２＋ Δｖ２
２ ＝

　　（ｗ１－ｖ１）
Ｔ
（ｗ１－ｖ１）＋（ｗ２－ｖ２）

Ｔ
（ｗ２－ｖ２）

（１０）
式（１０）取最小值需要满足条件：

ｄΔＶ２ｔｏｔ
ｄｐ

＝０ （１１）

ｄ２ΔＶ２ｔｏｔ
ｄｐ２

＞０ （１２）

求解式（１１）和式（１２）即可得到满足条件的 ｐ
值，从而确定最优转移轨道和２次冲量的值。
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２．２　ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题的求解
对于 ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题，求性能函数最小即求

解式（１３）的最小值：

ΔＶｔｏｔ＝ Δｖ１ ＋ Δｖ２ ＝ ｗ１－ｖ１ ＋ ｖ２－ｗ２
（１３）

求式（１３）最小值需要满足条件：
ｄΔＶｔｏｔ
ｄｐ

＝０和

ｄ２ΔＶｔｏｔ
ｄｐ２

＞０，展开分别为

ｄΔＶｔｏｔ
ｄｐ

＝
ｄΔｖ１
ｄｐ

＋
ｄΔｖ２
ｄｐ

＝

　　
（ｗ１－ｖ１）

Ｔ

ｗ１－ｖ１
·
ｄｗ１
ｄｐ
－
（ｖ２－ｗ２）

Ｔ

ｖ２－ｗ２
·
ｄｗ２
ｄｐ
＝０

（１４）

ｄ２ΔＶｔｏｔ
ｄｐ２

＝
ｄ２ Δｖ１
ｄｐ２

＋
ｄ２ Δｖ２
ｄｐ２

＞０ （１５）

式中：

ｄ２ Δｖ１
ｄｐ２

＝

ｄｗ１
ｄｐ

２

＋（ｗ１－ｖ１）
Ｔ ｄ２ｗ１
ｄｐ( )２

ｗ１－ｖ１
－

　　
（ｗ１－ｖ１）

Ｔｄｗ１
ｄ[ ]ｐ

２

ｗ１－ｖ１
（１６）

ｄ２ Δｖ２
ｄｐ２

＝

ｄｗ２
ｄｐ

２

＋（ｗ２－ｖ２）
Ｔ ｄ２ｗ２
ｄｐ( )２

ｗ２－ｖ２
－

　　
（ｗ２－ｖ２）

Ｔｄｗ２
ｄ[ ]ｐ

２

ｗ２－ｖ２
（１７）

２．３　速度导数

ΔＶ和ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题的求解中都涉及到变

轨起始点和终止点的速度ｗ１和ｗ２相对于半通径
ｐ的一阶和二阶导数。为计算方便，令

ｈ１ ＝
１
ｇ
＝ μ槡ｐ
ｒ２ ｒ１ ｓｉｎΔθ

ｈ２ ＝
ｆ
ｇ
＝ μ槡ｐ
ｒ２ ｒ１ ｓｉｎΔθ

－槡μ（１－ｃｏｓΔθ）

ｒ１槡ｐｓｉｎΔθ

ｈ３ ＝
ｇ
ｇ
＝ μ槡ｐ
ｒ２ ｒ１ ｓｉｎΔθ

－槡μ（１－ｃｏｓΔθ）

ｒ２槡ｐｓｉｎΔ















θ

（１８）

再 令 Ｋ１ ＝ １
ｒ２ ｒ１ ｓｉｎΔθ

， Ｋ２ ＝

μ（１－ｃｏｓΔθ）
ｓｉｎΔθ

，可得

ｈ１ ＝
１
ｇ
＝Ｋ１ μ槡ｐ

ｈ２ ＝
ｆ
ｇ
＝Ｋ１ μ槡ｐ－

Ｋ２
ｒ１
·
１
μ槡ｐ

ｈ３ ＝
ｇ
ｇ
＝Ｋ１ μ槡ｐ－

Ｋ２
ｒ２
·
１
μ槡















ｐ

（１９）

从而得

ｗ１ ＝
ｒ２－ｆｒ１
ｇ

＝ｒ２ｈ１－ｒ１ｈ２

ｗ２ ＝
ｇｒ２－ｒ１
ｇ

＝ｒ２ｈ３－ｒ１ｈ










１

（２０）

ｗ１－ｖ１ ＝ｒ２ｈ１－ｒ１ｈ２－ｖ１ ＝

　　（ｒ２－ｒ１）Ｋ１ μ槡ｐ＋
ｒ１
ｒ１
·
Ｋ２
μ槡ｐ
－ｖ１

ｗ２－ｖ２ ＝ｒ２ｈ３－ｒ１ｈ１－ｖ２ ＝

　　（ｒ２－ｒ１）Ｋ１ μ槡ｐ－
ｒ２
ｒ２
·
Ｋ２
μ槡ｐ
－ｖ















２

（２１）

ｄｗ１
ｄｐ
＝ｒ２

ｄｈ１
ｄｐ
－ｒ１

ｄｈ２
ｄｐ
＝

　　
μＫ１（ｒ２－ｒ１）

２
·
１
μ槡ｐ
－
μＫ２ｒ１
２ｒ１

·
１
（μｐ）槡

３

ｄｗ２
ｄｐ
＝ｒ２

ｄｈ３
ｄｐ
－ｒ１

ｄｈ１
ｄｐ
＝

　　
μＫ１（ｒ２－ｒ１）

２
·
１
μ槡ｐ
＋
μＫ２ｒ２
２ｒ２

·
１
（μｐ）槡

















３

（２２）
ｄ２ｗ１
ｄｐ２

＝ｒ２
ｄ２ｈ１
ｄｐ２

－ｒ１
ｄ２ｈ２
ｄｐ２

ｄ２ｗ２
ｄｐ２

＝ｒ２
ｄ２ｈ３
ｄｐ２

－ｒ１
ｄ２ｈ１
ｄｐ










２

（２３）

将式（２０）～式（２３）代入式（１１）和式（１２）、
式（１４）和式（１５），即可通过求解方程得到 ΔＶ和

ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题对应的 ｐ值，继而求出 ΔＶｔｏｔ和

ΔＶ２ｔｏｔ以及２次速度增量的值。
２．４　求解导数方程的相关结论

结论 １　ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题（１０）归结为一个
四次多项式方程求解问题。

式（１０）展开为

ΔＶ２ｔｏｔ＝（ｗ１－ｖ１）
Ｔ
（ｗ１－ｖ１）＋（ｗ２－ｖ２）

Ｔ
（ｗ２－ｖ２）＝

　　２Ｋ２１ ρ
２μｐ－４（ａ＋ｃ） μ槡ｐ＋４（ｅ－ｌ）＋

　　 ｖ１
２＋ ｖ２

２＋２（ｄ－ｂ）
μ槡ｐ

＋
２Ｋ２２
μｐ

（２４）

式中：ρ＝
（ｒ２－ｒ１）Ｋ１

２
，珓ｒ１＝

ｒ１Ｋ２
ｒ１
，珓ｒ２＝

ｒ２Ｋ２
ｒ２
，ａ＝ｖＴ１ρ，

ｂ＝ｖＴ１珓ｒ１，ｃ＝ｖ
Ｔ
２ρ，ｄ＝ｖ

Ｔ
２
珓ｒ２，ｅ＝ρ

Ｔ珓ｒ１，ｌ＝ρ
Ｔ珓ｒ２，ρ

Ｔρ＝
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Ｋ２１ ρ
２

４
，珓ｒＴ１珓ｒ１＝珓ｒ

Ｔ
２
珓ｒ２＝Ｋ

２
２。从而求解式（１１）等价为

Ｆ（ｈ）＝ｈ４＋ｃ３ｈ
３＋ｃ１ｈ＋ｃ０ ＝０ （２５）

式中：ｈ＝槡μρ；多项式各系数为：ｃ３＝
－（ａ＋ｃ）
Ｋ２１ ρ

２ ，

ｃ１＝
ｂ－ｄ
２Ｋ２１ ρ

２，ｃ０＝
－Ｋ２２
Ｋ２１ ρ

２。求解四阶缺项的多项

式方程（２５）即可求得 ｈ和 ｐ值。选择其中满足
式（１２）的解作为能量最优解。方程式（２５）的解
析解求根公式可参考文献［１２］附录部分。

结论２　ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题（１３）归结为一个八
次多项式方程求解问题。

式（１４）可写为

（ｗ１－ｖ１）
Ｔｄｗ１
ｄｐ

（ｖ２－ｗ２）
Ｔｄｗ２
ｄ











ｐ

２

＝
（ｗ１－ｖ１）

Ｔ
（ｗ１－ｖ１）

（ｖ２－ｗ２）
Ｔ
（ｖ２－ｗ２）

（２６）
将式（２１）、式（２２）代入式（２６）会得到一个形

如式（２７）的多项式方程：

∑
８

ｉ＝０
ｌ１ｉｘｉ

∑
８

ｉ＝０
ｌ２ｉｘｉ

＝
∑
４

ｉ＝０
ｐ２ｉｙｉ

∑
４

ｉ＝０
ｐ１ｉｙｉ

（２７）

式中：ｘｉ＝ｈ
－ｉ
，ｙｉ＝ｈ

２－ｉ
，ｌ１ｉ、ｌ２ｉ、ｐ１ｉ、ｐ２ｉ为计算出的

多项式系数。式（２７）形式上为一个 １２阶多项式
方程，但实际上式（２７）中 ｈｉ项中 ｉ＝２，１，－９，
－１０的系数为零，为一个八次多项式方程：

∑
８

ｉ＝０
ｆｉｚｉ ＝０ （２８）

其中：ｚｉ＝ｈ
－ｉ
，ｆｉ取值为

ｆ０＝（ａ
２－ｃ２）Ｋ２１ ρ２－２（ｌ＋ｅ）Ｋ４１ ρ４＋（ｖ２

２－

　　 ｖ１
２）Ｋ４１ ρ４

ｆ１ ＝４（ｂ＋ｄ）Ｋ
４
１ ρ４－２ａｃ（ａ－ｃ）＋

　　４（ａｌ＋ｃｅ）Ｋ２１ ρ２－２（ａｖ２
２－ｃｖ１

２）Ｋ２１ ρ２

ｆ２ ＝－２（ａｂ＋ｃｄ）Ｋ
２
１ ρ２－８（ａｄ＋ｂｃ）Ｋ２１ ρ２－

　　２（ａ２ｌ＋ｃ２ｅ）＋ａ２ ｖ２
２－ｃ２ ｖ１

２

ｆ３ ＝４（ｃ－ａ）Ｋ
２
１Ｋ
２
２ ρ２＋４ａｃ（ｂ＋ｄ）－

　　４（ｂｆ－ｄｅ）Ｋ２１ ρ２＋２（ｂｖ２
２＋ｄｖ１

２）Ｋ２１ ρ２＋

　　２（ａ２ｄ＋ｂｃ２）
ｆ４ ＝（ｂ

２－ｄ２）Ｋ２１ ρ２＋４（ｌ＋ｅ）Ｋ２１Ｋ
２
２ ρ２＋

　　４（ａｂｌ＋ｃｄｅ）－２（ｖ２
２－ ｖ１

２）Ｋ２１Ｋ
２
２ ρ２－

　　２（ａｂｖ２
２＋ｃｄｖ１

２）＋（ａ２－ｃ２）Ｋ２２
ｆ５ ＝－２（ｂ

２ｃ－ａｄ２）－４（ａｌ＋ｃｅ）Ｋ２２＋

　　２（ａｖ２
２－ｃｖ１

２）Ｋ２２－４（ｄ＋ｂ）Ｋ
２
１Ｋ
２
２ ρ２＋

　　４ｂｄ（ａ－ｃ）
ｆ６ ＝８（ａｄ＋ｂｃ）Ｋ

２
２－２（ｂ

２ｌ＋ｄ２ｅ）＋（ｂ２ ｖ２
２－

　　ｄ２ ｖ１
２）－２（ａｂ＋ｃｄ）Ｋ２２

ｆ７ ＝４（ａ－ｃ）Ｋ
４
２＋４（ｂｌ－ｄｅ）Ｋ

２
２－２（ｂｖ２

２＋

　　ｄｖ１
２）Ｋ２２＋２ｂｄ（ｂ＋ｄ）

ｆ８＝－２（ｅ＋ｌ）Ｋ
４
２＋（ｖ２

２－ ｖ１
２）Ｋ４２＋（ｂ

２－ｄ２）Ｋ２２
　　这个八次多项式方程式（２８）通常没有求根
公式，需采用数值法求解。

综上所述，以 ｍｉｎΔＶｔｏｔ为目标函数的 ΔＶ
Ｌａｍｂｅｒｔ问题涉及到八次多项式求根问题，目前尚
无闭式解析解，数值解往往受到迭代算法的速度

影响。而求解 ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题涉及缺项的四次
多项式求根问题，存在闭式解求根公式。

３　仿真算例
仿真算例采用文献［１２］的 ＡＬＳＥＴ１和 ＡＲＩ

ＡＮＥ４４Ｌ卫星的轨道参数，列于表１。
设定变轨起始点和目标点位置及速度矢量如

表２和表３所示。
仿真计算结果见表４～表６。
对于 ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题的最小速度增量值，若

利用 ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题求解得到的 ｐ值（设 ｑ＝
１１２８５．９３０）计算，相比 ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题求解得到
的 ｐ值 （设 ｍ ＝１１３６０．１００），有 ΔＶｔｏｔ（ｑ）－
ΔＶｔｏｔ（ｍ）＝０．０９４６６９５８８６３９０４７，ΔＶｔｏｔ（ｑ）高出
ΔＶｔｏｔ（ｍ）４．４５３９％。

ΔＶ和 ΔＶ２目标函数值随 ｐ变化情况如图 ２
所示（对数坐标），局部细节情况见图 ３。极值点
和表４～表６计算结果一致。

表 １　ＡＬＳＥＴ１和 ＡＲＩＡＮＥ４４Ｌ卫星的轨道参数（ＮＯＲＡＤ两行轨道根数）［１２］

Ｔａｂｌｅ１　ＯｒｂｉｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｗｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｓＡＬＳＥＴ１ａｎｄＡＲＩＡＮＥ４４Ｌ（ＮＯＲＡＤｔｗｏｌｉｎｅｅｌｅｍｅｎｔｓｅｔｓ）［１２］

ＡＬＳＥＴ１

１ ２７５５９Ｕ ０２０５４Ａ ０８２５９．５２６８５９４８ －０．０００００００２ ００００００ ８４６５３５ ０ ６０２５

２ ２７５５９ ０９７．９８０７ １３７．４７８４ ０００９６６４ ２１６．５４９４ １４３．５０４７ １４．６２９７７８９７３０９５３４

ＡＲＩＡＮＥ４４Ｌ

１ ２８５７６Ｕ ９１０７５Ｎ ０８３５１．９４５６８４１４ ０．０００００１７９ ００００００ ６４０１９２ ０ ６９２７

２ ２８５７６ ００６．５５３４ １２８．０６２９ ６５９５６８７ ２３７．３６１１ ０４２．００２９ ０２．８３５８７４６３ ７２１７０
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表 ２　起始点和目标点位置

Ｔａｂｌｅ２　Ｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｉｎｔａｎｄｅｎｄｉｎｇｐｏｉｎｔ
ｋｍ

位　置 ｒｘ ｒｙ ｒｚ

ｒ１ ３１６０．１２５４ －３８５０．６７０７ －５０１１．９８５２

ｒ２ －１６８７５．８９２６ １４２７９．１８３４ ５１６．０３９２

表 ３　起始点和目标点速度

Ｔａｂｌｅ３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｉｎｔａｎｄｅｎｄｉｎｇｐｏｉｎｔ
ｋｍ／ｓ

速　度 ｖｘ ｖｙ ｖｚ

ｖ１ －４．４５８ ３．１０１２ －５．１９１６

ｖ２ －１．２７６５ １．７９９５ ３．０４３９

表 ４　ΔＶＬａｍｂｅｒｔ问题起止点速度增量

Ｔａｂｌｅ４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｓａｔｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｉｎｔａｎｄｅｎｄｉｎｇ

ｐｏｉｎｔｏｆΔＶＬａｍｂｅｒｔｐｒｏｂｌｅｍ ｋｍ／ｓ

速度增量 Δｗｘ Δｗｙ Δｗｚ

Δｗ１ －１．３６１２２ ０．１４７８４ －１．６２５７７

Δｗ２ ８．７８６×１０－６ ８．８４１×１０－６ １０．０１７×１０－６

表 ５　ΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔ问题起止点速度增量

Ｔａｂｌｅ５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｓａｔｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｉｎｔａｎｄｅｎｄｉｎｇ

ｐｏｉｎｔｏｆΔＶ２Ｌａｍｂｅｒｔｐｒｏｂｌｅｍ ｋｍ／ｓ

速度增量 Δｗｘ Δｗｙ Δｗｚ

Δｗ１ －１．３０００８ ０．０８５９１ －１．６７０２７

Δｗ２ －０．０７６０３ ０．０６６７０ ０．０１２１６

表 ６　转移轨道参数

Ｔａｂｌｅ６　Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｏｒｂｉｔｐａｒａｍｅｔｅｒ

目标函数 ｐ／ｋｍ ｈ＝ μ槡 ｐ／
（ｋｍ２·ｓ－１）

目标函数值／
（ｋｍ·ｓ－１）

ΔＶｔｏｔ １１３６０．１００ ６７２９１．４６２ ２．１２５５６

ΔＶ２ｔｏｔ １１２８５．９３０ ６７０７１．４２９ ４．４９７８

图 ２　ΔＶｔｏｔ和 ΔＶ
２
ｔｏｔ目标函数值随 ｐ变化情况

Ｆｉｇ．２　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆΔＶｔｏｔａｎｄΔＶ
２
ｔｏｔｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈｐ

图 ３　ΔＶｔｏｔ和 ΔＶ
２
ｔｏｔ目标函数值随 ｐ变化情况（极点附近）

Ｆｉｇ．３　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆΔＶｔｏｔａｎｄΔＶ
２
ｔｏｔｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈｐ

（ｎｅａｒｐｅａｋｐｏｉｎｔ）

４　结　论
１）本文提出一种基于矢量形式的求解能量

最优和燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问题的总体框架，统一
了能量最优和燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问题的分析方法
和相关结论，避免了大量三角函数运算和坐标变

换等较繁琐的处理方式。

２）对燃料最优 Ｌａｍｂｅｒｔ问题的分析突破了
相关研究中轨道共面条件的限制。本文的推导过

程相比以往的研究具有更加简洁的表示形式。

３）仿真算例展示了具体方法的求解结果，并
验证了燃料最优比能量最优的最优速度增量多不

超过１７％的事实。
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ｇｉｎｅｅｒｉｎｇｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ａｎａｎａｌｙｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｖｅｃｔｏｒｆｏｒｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒ
ｅｎｅｒｇｙｏｐｔｉｍａｌａｎｄｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌＬａｍｂｅｒｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｒｏｂｌｅｍｓ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃｓｏｌｕｔｉｏｎｉｎｖｅｃｔｏｒｆｏｒｍｉｓ
ｄｅｖｅｌｏｐｅｄｆｏｒｔｈｅｅｎｅｒｇｙｏｐｔｉｍａｌａｎｄｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌＬａｍｂｅｒｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｒｏｂｌｅｍｓ．Ｔｈｅｎａｔｕｒｅａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ
ｔｉｃｓｏｆｔｈｅｔｗｏａｎａｌｙｔｉｃｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｐｒｏｂｌｅｍａｒｅａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｃｏｎｔｒａｓｔｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｐｒｏｖｅｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｏｆｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈａｔｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌｏｒｂｉｔｉｓｌｅｓｓｔｈａｎｔｈａｔ
ｏｆｅｎｅｒｇｙｏｐｔｉｍａｌｏｒｂｉｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｗｏｉｍｐｕｌｓｅｏｒｂｉｔａｌｔｒａｎｓｆｅｒ；Ｌａｍｂｅｒｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ；ｅｎｅｒｇｙｏｐｔｉｍａｌ；ｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌ；ｔｗｏｐｏｉｎｔ
ｂｏｕｎｄａｒｙｖａｌｕｅｐｒｏｂｌｅｍ；ｏｐｔｉｍａｌｐｌａｎｎｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１７１８：０１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１５．１２００．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６７３２３９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｔａｏｚｈａｎｇ＠ｔｓｉｎｇｈｕａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于混沌吸引子的飞轮故障检测

李磊，高永明，吴止锾

（航天工程大学 航天信息学院，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：针对飞轮早期故障难以检测、精确数学模型难以建立的问题，提出一种基于
混沌吸引子特征的故障检测方法。该方法利用辅助曲面函数与系统参量构造离散动力系统，

通过迭代产生近似混沌吸引子，正常数据与故障数据所产生的混沌吸引子形态不同，以此为特

征进行故障检测。仿真结果表明，该方法构造的离散动力系统能够稳定地产生混沌吸引子；产

生的混沌吸引子与初始迭代点无关；同种故障在不同工况下的特征相同；混沌吸引子特征对微

小幅度的故障敏感。

关　键　词：飞轮；混沌吸引子；曲面迭代；故障检测；ｒａｄｏｎ变换
中图分类号：Ｖ４７４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１８９４０９

　　随着航天技术的发展，航天器的故障诊断技
术越来越受到重视。姿态控制系统是航天器的重

要子系统，航天器的功能发挥依赖于特定的姿态，

姿态控制系统一旦发生故障，将对航天器造成致

命的影响。很多故障在发生之前会表现为早期故

障征兆
［１］
，早期故障的检测对于故障预报有着重

要意义。

针对飞轮的故障诊断主要有 ２类方法［２］
，包

括基于解析模型的方法和基于知识的方法。基于

解析模型的方法包括观测器
［３４］
和滤波器

［５６］
。

这一类方法需要建立系统的数学模型，模型精度

决定故障诊断效果，因此这种方法限制条件较多，

可移植性差。基于知识的方法包括神经网络
［７８］

和支持向量机
［９１０］
。这一类方法无需建立系统的

精确数学模型，通过历史数据的训练能够得到足

够精度的拟合模型，因此该方法具有学习能力，但

是其参数调整十分复杂，且模型的可解释性差。

为了避免复杂的数学建模，文献［１１１３］基于数据
驱动实现了飞轮的故障诊断，但是也存在计算复

杂、数据量要求高等不足。

混沌性是一种广泛存在于非线性系统中的特

性
［１４］
，相空间重构理论

［１５］
表明可以利用较少的

变量刻画复杂系统的特性，因此混沌性可以作为

系统特征用于故障诊断。基于混沌的故障诊断在

电力、机械领域已经取得了应用
［１６１７］

，在航天领

域亦有少量研究
［１８１９］

，具有对微弱故障的敏感性

和噪声的免疫力。

对于飞轮这一类物理模型复杂的非线性系

统，本文提出一种数据驱动的故障检测方法；由于

飞轮的混沌性在控制算法的作用下不显著，构造

一个由飞轮参数和辅助函数组成的离散动力系

统，该系统可以稳定地产生混沌吸引子；利用混沌

吸引子形态在故障情况下的变化检测故障。

１　飞轮模型

根据文献［２０］给出的 ＩＴＨＡＣＯＡ型反作用
飞轮的高精度数学模型，建立了基于 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的
飞轮高精度仿真模型，如图１所示。

Administrator
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图 １　高精度飞轮仿真模型

Ｆｉｇ．１　Ｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｆｌｙｗｈｅｅｌ

　　图１中相关参数如下：Ｖｃ为等效控制电压；τｚ
为输出力矩；Ｖｂｕｓ为母线电压；ω为飞轮转速；ωｄ
为驱动带宽；Ｉｍ为电机电流；Ｉｂｕｓ为母线电流；Ｂ、Ｃ
为常数；Ｈｂ、Ｈｆ和 Ｈｚ均为 Ｈｅａｖｉｓｉｄｅｓｔｅｐ函数；参
考文献［１３］设置仿真参数，具体取值见表１。

飞轮的常见故障模式有：卡死故障、空转故

障、摩擦增大故障、增益下降故障和跳变故障。按

照故障随时间的变化可分为突变故障和缓变故障

２种。缓变故障在早期通常会表现为幅度较小的
性能变化，其中摩擦增大故障和增益下降故障是

较常见的早期故障。摩擦增大故障主要表现为飞

表 １　飞轮仿真模型参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆｆｌｙｗｈｅｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

参　数 数　值

驱动增益 Ｇｄ／（Ａ·Ｖ
－１） １

电机转动系数 Ｋｔ／（Ｎ·ｍ·Ａ
－１） ０．１９

电机电动势反馈系数 Ｋｅ／（Ｖ·ｒａｄ
－１·ｓ－１） ０．２９

转速限制增益系数 Ｋｓ／（Ｖ·ｒａｄ
－１·ｓ－１） ９５

转速限制阈值 ωｓ／（ｒ·ｍｉｎ
－１） ６９０

静摩擦力矩 τｃ／（Ｎ·ｍ） ０．００２

飞轮转动惯量 Ｊ／（Ｎ·ｍ·ｓ２） ０．０７８

电机磁极数量 Ｎｐ ３６

滑动摩擦力矩 τｖ／（Ｎ·ｍ·ｓ·ｒａｄ
－１） ０．０３７

输入电阻 Ｒｉｎ／Ω ２

力矩噪声引起的角误差 θα／ｒａｄ ０．０５

高通噪声滤波器频率 ωα／（ｒａｄ·ｓ
－１） ０．２

电压反馈增益 ｋｆ ０．５

轮的输出力矩与期望控制力矩差异增大，其故障

模型可等效为各类摩擦系数变大；增益下降故障

主要表现为飞轮输出力矩相对期望控制力矩比例

减小，其故障模型可等效为电机驱动增益 Ｇｄ
减小。

根据图１建立的飞轮模型可以得到如下的飞
轮状态空间模型：

Ｉ
·

ｍ









ω
＝
Ｇｄωｄ（ψ１（Ｉｍ，ω）－ψ３（ω））－ωｄＩｍ

　 Ｊ－１（ＫｔＩｍ －τｃψ２（ω）－τｖω
[ ]

）
＋

　　
Ｇｄωｄ[ ]０

Ｖｖｃ

τｚ ＝ＫｔＩ















ｍ

（１）

式中：Ｖｖｃ为飞轮输入的控制电压；ψ１（Ｉｍ，ω）、

ψ２（ω）和 ψ３（ω）分别为电动势力矩限制、轴承摩
擦力与力矩干扰和电机转速限制这３个非线性过
程。式（１）反映了电机电流是表征系统的重要变
量，系统状态的改变必然伴随着电机电流的变化，

因此本文选用电机电流 Ｉｍ作为分析的变量。

２　故障检测方法

基于混沌的故障检测方法通常利用参数时间

序列自身的混沌特征进行检测，如最大 Ｌｙａｐｕｎｏｖ

５９８１
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指数、分形维数、盒维数等。该方法的前提条件是

待检测系统处于混沌状态。飞轮系统由于处在控

制算法作用之下，其混沌特性被抑制，并不能总是

处在混沌状态中，因此通常的基于混沌的故障检

测方法不适用于飞轮系统的故障检测。本文采取

构造混沌离散动力系统的方法进行飞轮系统的故

障检测。

２．１　离散动力系统的构造方法
以第１节所述模型进行混沌性分析，当飞轮

保持在任意稳定工况下时，计算 Ｉｍ不同时间数据
序列的最大 Ｌｙａｐｕｎｏｖ指数 λ，结果见图 ２，ｎ为采
样点数。其值并不总是正的，即飞轮系统的混沌

性不是稳定出现的，也意味着不能直接使用系统

的混沌特性。因此需要构造一个存在稳定的混沌

特性的系统。

能够产生混沌的动力系统模型有很多，常见

的如 Ｌｏｒｅｎｚ系统、Ｌｏｇｉｓｔｉｃ系统和 Ｈｅｎｏｎ系统等。
但是将飞轮系统的数学模型变换为类似的混沌系

统形式是比较困难的，因此考虑其他形式的构造

方法。文献［２１］的研究表明对于图像函数而言，
存在满足一定条件的辅助函数使得构成的离散动

力系统出现混沌吸引子。基于这一结论构造如下

离散动力系统：

ｆ（ｘ，ｙ）＝ｓｉｎ（ｋ（ｘ２＋ｙ２））
ｇ（ｘ，ｙ{ ）

（２）

式中：ｋ为正弦曲面函数参数；相空间重构灰度图
像 ｇ（ｘ，ｙ）由待分析变量 Ｉｍ 经过相空间重构生
成；ｆ（ｘ，ｙ）和 ｇ（ｘ，ｙ）的定义域与值域应调整一
致。选择该辅助函数的原因是在参数 ｋ的控制下
能够形成不同振荡程度、不同梯度以及充满整个

定义域的曲面，这样的辅助曲面更容易产生混沌。

图 ２　Ｉｍ的最大 Ｌｙａｐｕｎｏｖ指数

Ｆｉｇ．２　ＴｈｅｌａｒｇｅｓｔＬｙａｐｕｎｏｖｅｘｐｏｎｅｎｔｏｆＩｍ

２．２　离散动力系统参数的选择
构造 ｇ（ｘ，ｙ）有２个目的：一是使其符合灰度

图像函数的特点；二是能反映原数据序列的特征。

相空间重构理论证明了存在一个合适的嵌入维

ｍ，如果满足 ｍ＞２ｄ＋１，ｄ为动力系统的维数，那
么在这个 ｍ维的相空间中可以恢复出原系统的
吸引子。通过选择不同的嵌入维 ｍ和时延 τ组
合，可以生成不同大小的相空间矩阵，对应不同尺

寸的灰度图像函数。因此采用相空间重构法生成

所需函数。

对于一个单变量时间序列｛ｘｉ｝，如果嵌入维
和时延为 ｍ和 τ，则可按如式（３）形式构造相
空间

［１５］
：

Ｘｉ ＝［ｘｉ，ｘｉ＋τ，Ｌ，ｘｉ＋（ｍ－１）τ］ （３）
式中：ｉ＝１，２，…，Ｌ；Ｌ＝Ｎ－（ｍ－１）τ，Ｎ为序列
长度。

对于一般的系统而言，不失一般性的，时延 τ
通常可以选择为１或者２，具有简单性、比较强的可
操作性和实用性。嵌入维 ｍ的选择需要考虑灰度
图像的特点，本文选择２的幂数２５６、１２８或６４等。
不同维数对结果的影响会在３．３节予以讨论。

为确保构造离散动力系统能够大概率的产生

混沌吸引子，需要选择合适的辅助函数 ｆ（ｘ，ｙ）参
数 ｋ。为此给出了在 ｍ＝２５６的条件下，参数 ｋ变
化下的分岔图和系统最大 Ｌｙａｐｕｎｏｖ指数图，分别
如图３和图４所示。

图 ３　离散动力系统的分岔图

Ｆｉｇ．３　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｄｉｓｃｒｅｔｅｄｙｎａｍｉｃｓｙｓｔｅｍ

图 ４　离散动力系统的最大 Ｌｙａｐｕｎｏｖ指数

Ｆｉｇ．４　ＴｈｅｌａｒｇｅｓｔＬｙａｐｕｎｏｖｅｘｐｏｎｅｎｔｏｆ

ｄｉｓｃｒｅｔｅｄｙｎａｍｉｃｓｙｓｔｅｍ
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如图３所示，当参数 ｋ大于３时，系统进入混
沌状态。对比图 ４，在同样的 ｋ值下绝大部分最
大 Ｌｙａｐｕｎｏｖ指数为正，证明了在这一 ｋ值区间中
系统会产生混沌吸引子。

２．３　基于混沌吸引子的故障检测原理分析
混沌系统具有以下性质：对初值敏感性、有界

性、遍历性、内随机性和分维性等。主要利用前

３种性质进行故障检测。混沌系统对初值敏感性
表明，对于一个混沌系统，不同的初值会产生不同

的响应；有界性表明系统的运动轨迹始终局限在

一个确定的区域内；遍历性表明系统运动轨迹在

吸引域内是各态遍历的。

由于混沌吸引子的有界性和遍历性，使用２．１
与２．２节构造的离散动力系统生成近似吸引子时
只要迭代次数足够，则无论选择哪个初始点，最终

的吸引子形状是一致的。图 ５（ａ）为初始点（６５，
９０）开始迭代３００次后的吸引子，图 ５（ｂ）为初始
点（９０，６５）开始迭代 ３００次后的吸引子，二者形
状基本一致。

当飞轮系统发生故障时，参数变化规律发生

改变，构造的离散动力系统特性也随之改变，于是

迭代生成的混沌吸引子形状发生变化。图６为

图 ５　初始点（６５，９０）和（９０，６５）的混沌吸引子

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒｗｉｔｈｉｎｉｔｉａｌｐｏｉｎｔｓ

（６５，９０）ａｎｄ（９０，６５）

３０％幅度的飞轮电机增益变小故障下吸引子图
像，与图５（ａ）和图 ５（ｂ）相比吸引子的形状变化
显著。利用这一变化可以进行故障检测。

为利用混沌吸引子的变化进行故障检测，需

要提取描述混沌吸引子的特征。本文构造产生的

混沌吸引子实际是一个二位平面函数，因此可以

采用 ｒｏｄｏｎ变换将其映射为一维数组，通过对变
换后的一维数组进行多项式拟合，即可得到混沌

吸引子的特征多项式。正常情况下的混沌吸引子

特征应是近似相同的，而故障情况下的混沌吸引

子特征与正常情况应有较大区别，因此计算不同

混沌吸引子特征多项式的相关系数进行故障

检测。

混沌系统对初值的敏感性使得基于混沌吸引

子的故障检测方法对故障十分敏感，这一点会在

３．２节的仿真中进行验证。

图 ６　初始点（６５，９０），Ｋｇｄ＝０．７时的混沌吸引子

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒｗｉｔｈｉｎｉｔｉａｌｐｏｉｎｔ

（６５，９０）ａｎｄＫｇｄ＝０．７

２．４　基于混沌吸引子的故障检测方法流程
２．３节的分析中论述了混沌吸引子与故障间

的关系，以此为依据设计如下的故障检测方法：

１）数据预处理。按所需的灰度图像尺寸采
集相应长度的数据序列，对采集到的数据进行归

一化处理使数据分布在［０，１］区间内，将数据值
转换为灰度值。

２）生成混沌吸引子。随机选择初始点，以构
造的离散动力系统进行一定次数的迭代计算生成

混沌吸引子。

３）计算混沌吸引子特征。对生成的混沌吸
引子矩阵进行 ｒａｄｏｎ变换，对变换后的数据进行
拟合，以拟合的多项式生成固定长度的特征向量。

４）故障检测。选取平稳工况下的混沌吸引
子作为标准，计算待检测序列的混沌吸引子与其

相关系数，相关系数低于阈值则认为检测到故障

的发生。
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３　数值仿真分析

３．１　闭环飞轮仿真系统
在文献［１３］的仿真条件基础上，增加了不同

工况下的故障检测仿真。搭建的闭环飞轮仿真系

统如图 ７所示。
该闭环飞轮控制系统为速度反馈控制系统，

包含 ＰＩＤ控制器、飞轮模型和数据采集系统。
ＰＩＤ控制器参数设置为：比例系数 ＫＰ为０．１，积分
系数 ＫＩ为 ０．０５，微分系数 ＫＤ为 ０．１。飞轮模型
参数按表１所示设置。设置电机增益变小故障系
数为 Ｋｇｄ∈（０，１］，摩擦力矩增大故障系数为 Ｋτ∈

［１，＋∞），则有 Ｇ^ｄ ＝ＫｇｄＧｄ 和 τ^ｖ ＝Ｋττｖ，代入
式（１）得到故障飞轮模型

Ｉ
·

ｍ

[ ]
ω
＝
Ｇ^ｄωｄ（ψ１（Ｉｍ，ω）－ψ３（ω））－ωｄＩｍ
　 Ｊ－１（ＫｔＩｍ －τｃψ２（ω）－τ^ｖω

[ ]
）

＋

　　 Ｇ
＾
ｄωｄ[ ]
０
Ｖｖｃ

τｚ ＝ＫｔＩ















ｍ

（４）
考虑实际的姿态控制系统仅少部分时间处在

大角度机动状态下，大部分时间为稳定姿态，修正

空间干扰力矩以及轨道转速的影响，因此本文指

定的飞轮工作状态为抵抗空间干扰力矩作用下的

姿态保持过程，设置目标转速为常值叠加干扰力

矩对应的速度变化：

珟ωｃ ＝ωｃ＋Ａｓｉｎ（ω０ｔ） （５）
式中：ωｃ＝４．５ｒａｄ／ｓ；ω０＝０．０２ｒａｄ／ｓ；Ａ＝０．１４。

设置３种测量噪声条件，信噪比分别为７５ｄＢ
（标称）、５５ｄＢ（中等强度）和 ４５ｄＢ（高强度），其
中“标称”噪声是指目前器件的典型噪声水平。

设置了电机增益变小和摩擦力矩增大 ２种故障。
每种噪声条件下 ２种故障各有 ６组数据，其中
１组为正常数据；５组为故障数据。设置电机增益
变小故障系数 Ｋｇｄ分别为０．７、０．８２、０．９１、０．９４和
０．９７，即故障参数的偏差幅度分别为正常值的

图 ７　闭环飞轮控制系统框图

Ｆｉｇ．７　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌｙｗｈｅｅｌｗｉｔｈ

ｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

３０％、１８％、９％、６％和３％；摩擦力矩故障系数 Ｋτ
分别为 １．３、１．２１、１．０９、１．０６和 １．０３，即故障参
数的偏差幅度分别为正常值的 ３０％、１８％、９％、
６％和３％。

故障检测的阈值根据正常数据产生的混沌吸

引子相似度选取，可以选择最大值或是平均值，本

文选取最大值为阈值。

系统仿真长度为４００ｓ，步长为０．０１ｓ，设置故
障时刻为２００ｓ，单次仿真共４００００点数据。仿真
过程中电流和飞轮转速初值均为零。采用的分析

量为电机电流 Ｉｍ，由于系统初始时刻有一个调节
过程，因此本文只从５０ｓ后的稳态开始进行分析，
即每次仿真采用５０～４００ｓ间的数据，共３５０００个
采样点。

３．２　飞轮系统的故障检测
３．２．１　电机增益变小故障

标称噪声（７５ｄＢ）条件下的 ５段故障数据均
为５０～４００ｓ间的采样点，每段为 ３５０００个采样
点，如图 ８所示。微小幅度下的故障与正常数据
的偏差很小，基本掩盖在了噪声范围内，当故障幅

度逐渐增大时，故障数据与正常数据有了明显的

偏差，但是经过一段时间后，在反馈控制的作用下

系统重新恢复稳定。

按２．４节所述方法对采集的数据进行计算，
其中辅助函数参数 ｋ取值为３．１４１６，嵌入维 ｍ取
值为２５６。

标称噪声（７５ｄＢ）条件下不同故障幅度的检
测结果如图９所示，ｋｒｅ为相差系数。随着故障幅
值的增大，其与正常数据的相似度越来越低，以

０．８为阈值的情况下，对 ３％幅度（即 Ｋｇｄ＝０．９７）
的故障依然响应灵敏，该方法对电机增益变大故

障很敏感。同时，由于控制目标的波动，图９也表

图 ８　飞轮电机增益变小故障的电机电流

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｒｅｎｔｏｆｆｌｙｗｈｅｅｌｕｎｄｅｒｆａｕｌｔｏｆ

ｍｏｔｏｒｇａｉｎｄｅｃｒｅａｓｅ
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明了飞轮系统的平稳状态特征与电机增益故障特

征是与控制目标的幅值无关，因此该方法可以应

用在不同控制目标的条件下。

考察本文方法对噪声的鲁棒性，以 ３种噪声
条件下故障系数 Ｋｇｄ＝０．７的故障检测为例，检测
结果如图１０所示。相同的故障在不同噪声条件
下的检测效果是一致的，证明本文方法对噪声具

有鲁棒性。

图 ９　７５ｄＢ噪声下电机增益变小故障检测结果

Ｆｉｇ．９　Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｏｔｏｒｇａｉｎ

ｄｅｃｒｅａｓｅｕｎｄｅｒ７５ｄＢｎｏｉｓｅ

图 １０　不同噪声条件下电机增益变小故障

检测结果（Ｋｇｄ＝０．７）

Ｆｉｇ．１０　Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｏｔｏｒｇａｉｎｄｅｃｒｅａｓｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｉｓｅｓ（Ｋｇｄ＝０．７）

３．２．２　摩擦力矩增大故障
标称噪声（７５ｄＢ）条件下的 ５段故障数据均

为５０～４００ｓ间的采样点，每段为 ３５０００个采样
点。如图１１所示，微小幅度下的故障与正常数据
的偏差很小，大部分处在噪声范围内，当故障幅度

逐渐增大时，故障数据与正常数据有了明显的偏

差，由于摩擦力增大故障是通过转速间接影响电

机电流的，因此在经过一段时间后，在反馈控制的

作用下系统重新恢复稳定时的电流值会变大。

按２．４节所述方法对采集的数据进行计算，
其中辅助函数参数 ｋ取值为３．１４１６，嵌入维 ｍ取

值为２５６。
标称噪声（７５ｄＢ）条件下不同故障幅度的检

测结果如图 １２所示。在阈值为 ０．８时能够检出
９％幅度（即 Ｋτ＝１．０９）的故障，但对于更小幅度
故障的检测区分度不如电机增益变大故障的检测

明显。同时，由于控制目标的波动，图 １２也表明
了飞轮系统的平稳状态特征与电机增益故障特征

是与控制目标的幅值无关，因此该方法可以应用

在不同控制目标的条件下。

考察本文方法对噪声的鲁棒性，以 ３种噪声
条件下故障系数 Ｋτ＝１．３的故障检测为例，检测
结果如图１３所示。相同的故障在不同噪声条件
下的检测效果是一致的，证明本文方法对噪声具

有鲁棒性。但是与电机增益故障相比，摩擦力矩

故障对噪声更敏感。

图 １１　摩擦力矩增大故障的的电机电流

Ｆｉｇ．１１　Ｃｕｒｒｅｎｔｏｆｍｏｔｏｒｉｎｆａｕｌｔｏｆｍｏｔｏｒ

ｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｍｅｎｔｉｎｃｒｅａｓｅ

图 １２　７５ｄＢ噪声下摩擦力矩增大故障检测结果

Ｆｉｇ．１２　Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｏｔｏｒｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｍｅｎｔ

ｉｎｃｒｅａｓｅｕｎｄｅｒ７５ｄＢｎｏｉｓｅ

３．３　嵌入维对故障检测能力的影响
以上仿真选择的嵌入维均为 ２５６，这是因为

通常灰度图像都具有 ２５６个级别的灰度值，在
２５６×２５６的尺寸上无需调整灰度值，方便构造混
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沌吸引子。但是这样对数据长度的要求相对较

高，需要７６６长度的数据。下面讨论不同嵌入维
对检测效果的影响。

为方便计算，选择的嵌入维分别为 ２５６、１２８、
６４和３２；所需的数据长度分别为７６６、３８２、１９０和

图 １３　不同噪声条件下摩擦力矩增大故障

检测结果（Ｋτ＝１．３）

Ｆｉｇ．１３　Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｏｔｏｒｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｍｅｎｔ

ｉｎｃｒｅａｓｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｉｓｅｓ（Ｋτ＝１．３）

９４。以标称噪声（７５ｄＢ）条件下电机增益故障和
摩擦力矩故障为例进行分析，电机增益故障系数

Ｋｇｄ为０．９１和０．７；摩擦力矩故障系数 Ｋτ为 １．０９
和１．３。结果如图１４所示。

图１４（ａ）、（ｃ）的结果显示，随着嵌入维数的
减小，该检测方法对故障的敏感度上升，当嵌入维

为６４时，对于幅度为９％的微小故障识别能力显
著，当嵌入维为 ３２时噪声的干扰掩盖了故障。
图 １４（ｂ）、（ｄ）的结果则显示，对与故障幅度较
大的故障，合理的嵌入维对检测结果影响不大，

但是检测窗口会随着嵌入维的减小而减小。

本文认为导致如上结果的原因是因为随着嵌

入维的减小，所采集的数据长度也减小，当故障发

生时，采集的数据长度越小，则数据间的相对变化

就越剧烈，如图 １５所示，嵌入维越大，则故障发
生后电流的均值Ｉｍ变化越缓慢；嵌入维越小，则
故障发生后电流的均值变化越剧烈。小的嵌入

维放大了数据间的变化，因此会导致对故障敏

感度上升。

图 １４　不同 ｍ下电机摩擦力矩增大故障检测结果

Ｆｉｇ．１４　Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｍｏｔｏｒｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｍｅｎｔｉｎｃｒｅａｓｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍ
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　第 ９期 李磊，等：基于混沌吸引子的飞轮故障检测

图 １５　不同 ｍ下电机故障电流均值

Ｆｉｇ．１５　Ｍｅａｎｏｆｆａｕｌｔｍｏｔｏｒｃｕｒｒｅｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍ

４　结　论

１）仿真结果表明基于混沌吸引子的故障检
测方法能够很好地检测出 ３％幅度的电机增益故
障和９％幅度的摩擦力矩故障，由于缓变故障在
早期通常会表现为幅度较小的性能变化，因此该

方法可以用于飞轮的早期故障检测。

２）飞轮系统的数据使用曲面迭代的方法可
以产生混沌吸引子，且该吸引子与迭代初始点无

关；故障情况下的混沌吸引子形状会产生明显的

改变。

３）基于混沌吸引子的故障检测方法无需对
系统进行精确建模，只需要健康数据即可进行故

障检测，同时计算过程大部分为迭代计算，计算量

小，适合用于实时故障检测。

４）嵌入维数会影响方法对故障的敏感度和
检测窗口。随着嵌入维数的减小，方法需要的数

据减少，对故障的敏感程度增加，但易受噪声

干扰。

５）基于混沌吸引子的故障检测方法是一种
基于数据的方法，可移植性强，可以推广应用到航

天器其他系统、部件的故障检测。
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ＧＡＯＲＱ，ＧＡＮＸＮ，ＹＡＮＹＪ．Ｓｔｕｄｙｏｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｆａｕｌｔｄｉ

ａｇｎｏｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｔｉｃｆｅａｔｕｒｅ［Ｊ］．ＦｏｒｅｉｇｎＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＭｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３０（３）：２４２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］侯胜利，胡金海，李应红．基于混沌变量的航空发动机性能

监控与故障诊断［Ｊ］．航空动力学报，２００５，２０（２）：３１４３１７．

ＨＯＵＳＬ，ＨＵＪＨ，ＬＩＹＨ．Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ

ａｎｄｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｓｖａｒｉａｂｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒ

ｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００５，２０（２）：３１４３１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＢＩＡＬＫＥＢ．Ｈｉｇｈｆｉｄｅｌｉｔｙｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｒｅａｃｔｉｏｎ

ｗｈｅｅｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，１９９８，９８：４８３４９６．

［２１］于万波，赵斌．曲面迭代混沌特性研究［Ｊ］．物理学报，２０１４，

６３（１２）：１２０５０２．

ＹＵＷ Ｂ，ＺＨＡＯＢ．Ａｎｅｗｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒｇｒａｐｈｉｃｓｄｒａｗｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｕｒｖｅｄｉｔｅｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｈｙｓｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２０１４，６３（１２）：１２０５０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　李磊　男，博士研究生。主要研究方向：故障诊断、数据挖掘、

机器学习。

高永明　男，博士，副教授。主要研究方向：计算机仿真、复杂

系统建模。

吴止锾　男，博士研究生。主要研究方向：图像处理、数据挖

掘、机器学习。

Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒｆｌｙｗｈｅｅｌｓｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒ
ＬＩＬｅｉ，ＧＡＯＹｏｎｇｍｉｎｇ，ＷＵＺｈｉｈｕａｎ
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ｉｔｅｒａｔｉｏｎａｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｏｎｅｓｏｂｔａｉｎｅｄｆｒｏｍｆａｕｌｔｄａｔａ．Ｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｃｏｕｌｄｂｅｕｓｅｄａｓｆｅａｔｕｒｅｆｏｒｆａｕｌｔ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｉｓｃｒｅｔｅｄｙｎａｍｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｃａｎｇｅｎ
ｅｒａｔｅｔｈｅｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒｓｔａｂｌｙ．Ｔｈｅｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒｉｓｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｏｆｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｉｔｅｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ．Ｔｈｅｓａｍｅ
ｆａｕｌｔｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｈａｖｅｔｈｅｓａｍｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ．Ｔｈｅｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒｆｅａｔｕｒｅｉｓｓｅｎｓｉｔｉｖｅ
ｔｏｓｍａｌｌｆａｕｌｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｙｗｈｅｅｌｓ；ｃｈａｏｔｉｃａｔｔｒａｃｔｏｒ；ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｉｔｅｒａｔｉｏｎ；ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｒａｄｏｎｔｒａｎｓｆｏｒｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０５１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５２５１５：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５２２．１６５１．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ＹｏｎｇｍｉｎｇＧａｏ＿０８＠１６３．ｃｏｍ
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　收稿日期：２０１７１０３０；录用日期：２０１８０２１１；网络出版时间：２０１８０３１５０９：５４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３１４．１７３２．００８．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （７１７７４０４４，７１６７２０５０，７１２７２１９１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｇａｏｃｙ２００２＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：高长元，闫健，由扬．基于创新力适应度的Ｏ２Ｏ电商知识网络构建［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：１９０３
１９０８．ＧＡＯＣＹ，ＹＡＮＪ，ＹＯＵＹ．ＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｋｎｏｗｌｅｄｇｅｎｅｔｗｏｒｋｏｆＯ２Ｏｅｂｕｓｉｎｅｓｓｂａｓｅｄｏｎｉｎｎｏｖａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙｆｉｔｎｅｓｓ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１９０３１９０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０６７２

基于创新力适应度的 Ｏ２Ｏ电商知识网络构建
高长元１，，闫健１，２，由扬１

（１．哈尔滨理工大学 管理学院，哈尔滨 １５００４０；　２．北京信息科技大学，北京 １００１９２）

　　摘　　　要：为提升 Ｏ２Ｏ电商企业对知识创新领域的准确判断，增加企业的创新竞争
力，提出了一种基于创新力适应度的 Ｏ２Ｏ电商知识网络构建方法。在对 Ｏ２Ｏ电商企业知识
节点创新力影响因素分析并赋权重的基础上，利用适应度算法确定知识节点创新力适应度，
构建了符合 Ｏ２Ｏ电商企业特点的创新力适应度知识网络模型。通过五级分值评分方法和
ＵＣＩＮＥＴ等可视化软件对苏宁云商的创新力适应度知识网络进行了构建，实验表明创新力能
力强的知识节点则具有连接效率高、表示形状相对大的特征。为苏宁云商创新力适应度知识
网络提供了应对策略。

关　键　词：Ｏ２Ｏ电商；知识网络；节点创新力；适应度；网络构建
中图分类号：Ｇ２０３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９０３０６

　　随着移动互联网、云计算、大数据等信息通信
技术的迅猛发展，数据和信息呈现爆炸式增长的

态势，知识门类也变得越加复杂多样，从高度分化

向综合化逐步演进，目前已形成一个庞大的知识

网络体系。庞大而复杂的知识系统，使得新兴的

Ｏ２Ｏ电商企业对知识的创新发展很难做出准确
的预测。知识的创造及运用能力已成为企业保持

竞争优势的重要资源
［１２］
。利用知识网络能够将

Ｏ２Ｏ电商企业中的知识构建成一个时间和结构
上无线延展的关联系统，能够使 Ｏ２Ｏ电商企业理
清知识的脉络，更加高效地在企业内部进行知识

的获取与学习，及时创造新的知识，从而提高

Ｏ２Ｏ电商企业的核心竞争力水平。对 Ｏ２Ｏ电商
的研究，苏婉和李阳春基于权利知识观与交易成

本理论探讨了 Ｏ２Ｏ模式下顾客知识共享机制［３］
。

李欣颖等对移动商务环境下 Ｏ２Ｏ用户信息行为
影响因素进行了量化分析，为 Ｏ２Ｏ发展模式提供
指导意义

［４］
。孔栋等结合案例分析构建了 Ｏ２Ｏ

模式分类体系
［５］
。目前在国内有关 Ｏ２Ｏ电商知

识网络构建的相关研究鲜少涉及。

知识网络概念最早由瑞典 Ｂｅｃｋｍａｎｎ提
出

［６］
。Ｃａｐｐｅｌｌｉｎ和 Ｗｉｎｋ将知识网络看作由庞大

知识构成的资源池，知识网络是由一些专家学者

等知识主体构建的社会网络
［７］
。Ｐｈｅｌｐｓ等指出知

识网络是由多若干条知识链之间进行知识转移与

创造的网络结构体系
［８］
。Ｓｅｕｆｅｒｔ等从网络与知

识管理的关联关系紧密性的角度对知识网络理论

框架进行构建并加以分析
［９］
。徐雷和潘臖也从

不同视角对知识网络的相关概念进行了分析和辨

别
［１０］
。在知识网络的构建方面，刘国新等通过

４个步骤构建了分布式创新知识网络［１１］
。吴江

等以基金视角利用社会网络分析方法对学科知识

流动网络进行了构建
［１２］
。企业构建知识网络的

最终目的是为了达到知识的高度运用，在获取与

学习知识的基础上能够内化知识并最终创造出新

的知识服务于企业的发展活动中，因此知识创新

Administrator
新建图章
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力在企业的每个知识节点中的体现就显得尤为重

要。在知识创新力的研究中，Ｈｉｌｍｉ等采用定性分
析的方法，对２个电信公司的员工的创新能力进
行分析，发现员工的创新力可以提高企业知识的

共享，从而有利于创造新知识
［１３］
。叶英平等从网

络嵌入视角构建了知识创新模型，为企业知识创

新能力的提高提供了有力保障
［１４］
。Ｗａｎｇ和 Ｘｉｎ

基于知识管理的思想对企业知识的创新能力进行

了评价
［１５］
。Ｃｏｒｒｙ等对人力资源的可持续创新知

识在生产过程和相关的知识密集型组织人力资源

开发过程中的影响进行了探讨，进而证明了知识

创新力的重要地位
［１６］
。谈甄等从产业集群的视

角，运用鱼骨图和 ＡＨＰ方法指出创新能力、知识
信任、知识涨落机制、知识认知是产业集群获得高

效知识创新能力的关键因素
［１７］
。

通过上述分析对于知识网络的构建，学者们

大多从知识的节点度出发进行择优链接，而大多

一致地忽略了知识节点本身的一些属性对择优连

接过程的影响
［１８］
。节点的链接是一个相互吸引

的过程，节点获取新链接的能力除了与节点度有

关外，其自身固有的竞争能力即适应度也会影响

节点的连接能力，适应度强的节点可能比连接度

高但适应度低的节点获得更多的新边，这就是所

谓的“适者生存”法则。因此，针对这一现象，Ｃａｌ
ｄａｒｅｌｌｉ等提出了适应度模型进行解释［１９］

。在此

基础上李志勇和陈庆华提出了基于适应度的无标

度网络结构
［２０］
。因此在知识网络的构建中，对于

知识节点的内在竞争能力属性，即适应度的选择

与确定方面的研究存在必要性。

综上所述，本文选取知识节点的创新力来衡

量 Ｏ２Ｏ电商企业知识节点的适应度，通过确定
Ｏ２Ｏ电商知识节点创新力的影响因素，构造基于
知识节点创新力的适应度模型，并依据得到的知

识节点创新力适应度以及适应度择优连接规则，
构建 Ｏ２Ｏ电商企业创新力适应度的知识网络，
为 Ｏ２Ｏ电商获取有效的知识提供管理手段。

１　Ｏ２Ｏ电商知识节点创新力适应
度确定

　　Ｏ２Ｏ电商企业知识节点的创新力是指知识
节点自身禀赋的创新属性能力。正因在线上与线

下交叉融合、不断演化发展过程中生成及获取到

的知识是 Ｏ２Ｏ电商企业保持其竞争优势的重要
资源，所以知识节点创新能力是保障知识管理凝

聚竞争力的关键要素。本文借鉴文献［１７］对产
业集群的知识创新能力影响因素研究的基础上，

结合 Ｏ２Ｏ电商实际发展的最大特点，即在线上支
付，到线下实体店消费特点，选取知识信任、知识认

知、创新能力、价值取向、知识线上与线下融合程度

５个影响因素对知识节点的创新力进行测量。
１）知识信任。社会网络理论指出信任是一

切网络活动的关键要素，是知识网络节点成员间

知识获取和学习的最重要基础条件，在 Ｏ２Ｏ电商
企业知识网络中节点之间的信任度越高，知识的

转移和交流的机会就越大，进而促进新知识生成

的创新能力。

２）知识认知。Ｏ２Ｏ电商企业知识认知可以
理解为不同的知识节点之间具有共同的语言、知

识表示规则等，每个知识节点都拥有其独特的环

境属性特性，处于企业的不同节点中，只有各知识

节点间具有相似的共同语言、表示规则和目标，才

能实现有效的知识转移和交互。因此，Ｏ２Ｏ电商
企业知识节点的创新力与知识的认知程度之间存

在紧密的正相关关系。

３）创新能力。Ｏ２Ｏ电商企业知识节点创新
能力核心是将一个节点的知识传播给其他节点，

促进知识的共享与传播，达到电商企业知识获取

量和竞争优势的提高。Ｏ２Ｏ电商企业的线上知
识、线下知识、仓储物流知识等知识节点之间互相

传递、分享、学习的过程能够为企业创造出新的知

识，因此，企业知识节点创新力的提高会增加企业

知识创新的效率。

４）价值取向。Ｏ２Ｏ电商企业以大量的领域
知识为依托，企业员工主要以脑力劳动为主，具有

一定的自主性，企业员工正确的价值取向会促使

他们立足于追求个性化、多元一体化和创新精神，

注重自我价值的实现。

５）知识线上与线下融合程度。Ｏ２Ｏ电商线
上支付线下消费的服务模式既为用户提供了丰富

有价值的信息，也为商家提供了更多优质的客户，

根据交易成本理论节约了双方达成交易的成本，

同时也减少了因信息不对称而引起的服务与需求

不匹配现象发生，线上线下融合度越高，越有利于

企业基于用户导向进行创新。

利用李克特五分评分法对上述 Ｏ２Ｏ电商知
识节点创新力的 ５个影响因素进行评分，将其表
示为 ａ、ｂ、ｃ、ｄ和 ｅ，并赋予对应的权重值为 α、β、
γ、δ和 ε，可以定义出知识节点创新力的适应
度为 η。

综上，知识节点 ｉ的创新力适应度定义为
ηｉ ＝αａｉ＋βｂｉ＋γｃｉ＋δｄｉ＋εｅｉ （１）
式中：α＋β＋γ＋δ＋ε＝１。
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２　节点创新力适应度 Ｏ２Ｏ电商知
识网络模型

　　根据 Ｏ２Ｏ电商知识网络构建应遵循的整体
性、互补性、动态性等原则，构建了基于节点创新

力适应度的 Ｏ２Ｏ电商知识网络模型，具体步骤
如下：

１）初始网络。首先选取Ｏ２Ｏ电商企业的ｍ０
个知识节点，然后依据这些节点与节点之间相互

学习交流的关系构建初始网络。

２）知识节点增长。从上述组成的具有 ｍ０个
知识节点的初始网络开始，每当一个新知识节点

加入时，该节点会连接到 ｍ（ｍ≤ｍ０）个已经存在
于知识网络中不同的知识节点上。每个知识节点

的创新力适应度 ηｉ可按照式（１）计算得到。
３）基于创新力适应度的知识节点择优连

接。每一个新的知识节点到一个已经存在的知识

节点 ｉ上的概率（择优连接概率）Πｉ与知识节点 ｉ
的知识节点度 ｋｉ、知识节点 ｊ的知识节点度 ｋｉ以
及知识节点的创新力适应度 ηｉ满足关系：

Πｉ＝
ｋｉηｉ

∑
ｍ０

ｊ＝１
ｋｊηｊ

（２）

其后将式（１）得到的创新力适应度代入
式（２）中，知识节点 ｉ的创新力适应度择优连接
概率则为

Πｉ＝
ｋｉ（αａｉ＋βｂｉ＋γｃｉ＋δｄｉ＋εｅｉ）

∑
ｍ０

ｊ＝１
ｋｊ（αａｊ＋βｂｊ＋γｃｊ＋δｄｊ＋εｅｊ）

（３）

上述基于知识节点创新力适应度构建的
Ｏ２Ｏ电商知识网络模型主要揭示了创新力如何
主导整个模型，知识网络模型不会因 ｋｉηｉ的变化
范围较大而影响创新力的主导作用，保证了知识

节点创新力对知识网络构建的效果。在此模型中

知识节点的创新力适应度 ηｉ越大则表示此知识
节点形状越大，反之越小。

３　苏宁云商节点创新力适应度知
识网络构建实证研究

３．１　苏宁云商 Ｏ２Ｏ知识节点创新力评分

通过征询学术界和企业界相应专家意见，利

用五级分值评分方法，本课题组针对苏宁云商

Ｏ２Ｏ知识节点创新力 ５个影响因素进行了分析，
并给予相应评分。例如，价格管理在知识信任方

面的评分较高，原于苏宁云商特有的线下实体店

保障了产品价格的可靠性和可信任性；而价格管

理方面在知识认知方面的评分较低，因为苏宁

Ｏ２Ｏ产品种类复杂多样，较全面的管控价格必然
会受到一定限制；考虑到顾客的比价心理，苏宁的

线下线上定价模式相同，促进了产品的销售，故创

新能力和融合程度在价格管理这一知识节点方面

会得到较高的评分，而价值取向相对来说评分较

低，因为苏宁云商与其他电商在价格管理知识方

面没有很大程度的不同。因此可以得出苏宁云商

Ｏ２Ｏ价格管理知识节点的创新力的 ５个影响因
素评分，如表１所示。

表 １　知识节点创新力评分价格管理

Ｔａｂｌｅ１　Ｋｎｏｗｌｅｄｇｅｎｏｄｅ’ｓｉｎｎｏｖａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙ

ｓｃｏｒｉｎｇｐｒｉｃｅｍａｎａｇｅｍｅｎｔ

因　素
等级（分值）

很低

（１分）
较低

（３分）
一般

（５分）
较高

（７分）
很高

（９分）

知识信任 √

知识认知 √

创新能力 √

价值取向 √

融合程度 √

３．２　苏宁云商初始知识网络
依据苏宁云商 Ｏ２Ｏ发展特点，将其知识分为

四大领域知识，同时分为 １６个子领域知识，将此
２０个领域知识节点选为苏宁云商 Ｏ２Ｏ节点创新
力适应度知识网络的初始网络节点来进行知识
网络构建，即 ｍ０＝２０个，苏宁云商的初始知识网
络如图１所示。

图 １　苏宁云商初始知识网络

Ｆｉｇ．１　ＩｎｉｔｉａｌｋｎｏｗｌｅｄｇｅｎｅｔｗｏｒｋｆｏｒＳｕｎｉｎｇｃｌｏｕｄｂｕｓｉｎｅｓｓ

３．３　苏宁云商知识节点增长
本文提出了 ５个因素综合衡量 Ｏ２Ｏ电商企

业知识节点创新力，若将权重进行五等分，则各占

权重值为０．２，借鉴文献［１７］对知识信任、知识认
知、创新能力以及价值取向的权重分析结果，即分
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别为 α＝０．２９１，β＝０．１９９，γ＝０．４１１，δ＝
０．０９９［１７］。将这４个权重值乘以 ０．８就会得到本
文最终对应的 ５个影响因素的权重，即：α＝
０．２３２８，β＝０．１５９２，γ＝０．３２８８，δ＝０．０７９２以及
ε＝０．２。

则有知识节点 ｉ创新力的适应度：
ηｉ ＝０．２３２８ａｉ＋０．１５９２ｂｉ＋０．３２８８ｃｉ＋
　　０．０７９２ｄｉ＋０．２ｅｉ （４）

因此，将３．１节中的 ５个不同创新力影响因
素的评分代入式（４）中，即可得到苏宁云商价格
管理知识的创新力适应度为 ５．７２８，采用同样的
方法也能够计算获得其他知识节点的创新力适
应度。

３．４　苏宁云商节点创新力适应度择优连接
将 ３．３节权重值及式（４）中的适应度代入

式（３）中，即可得到知识节点的创新力适应度择
优连接的概率为

Πｉ＝［ｋｉ（０．２３２８ａｉ＋０．１５９２ｂｉ＋０．３２８８ｃｉ＋

　　０．０７９２ｄｉ＋０．２ｅｉ [）］ ∑
ｊ

ｋｊ（０．２３２８ａｊ＋

　　０．１５９２ｂｊ＋０．３２８８ｃｊ＋０．０７９２ｄｊ＋０．２ｅｊ ]）
（５）

基于以上构建规则，运用可视化软件 ＵＣＩ
ＮＥＴ、ＮＥＴＤＲＡＷ对苏宁云商 Ｏ２Ｏ的企业发展过
程中产生和获取到的知识进行知识网络的构建。

因数据有限，本文选取部分苏宁云商年度报表及

苏宁云台发布的部分知识进行归纳，并将这些知

识针对苏宁云商划分四大领域知识以及 １６个子
领域知识，进行苏宁云商知识节点的创新力适应
度网络构建，构建出的知识网络如图２所示。

图 ２　苏宁云商创新力适应度知识网络

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｎｏｖａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙｆｉｔｎｅｓｓｋｎｏｗｌｅｄｇｅｎｅｔｗｏｒｋ

ｆｏｒＳｕｎｉｎｇｃｌｏｕｄｂｕｓｉｎｅｓｓ

３．５　苏宁云商节点创新力适应度知识网络应对策略

　　１）知识节点创新力评分应对策略。在构建

苏宁云商知识网络时，笔者可以得到知识节点创

新力评分的分布情况，如图 ３所示，整体趋于
３．５～８分，处在这一区间分布的创新力适应度
知识节点较多，应适当鼓励其余各个部门之间进

行知识交流与学习，达到相互促进与提升；而评分

在１～３．５分区间的苏宁云商知识更适于选择自身
知识发展的优势，加强部门之间的互相学习与沟

通，适时拓展发展途径，有助于提高知识的创新。

２）创新力适应度知识节点应对策略。在构
建完成的苏宁云商创新力适应度知识网络中，可
以清楚地通过知识节点表示形状的大小发现对应

知识节点创新力适应度的大小，对此苏宁云商可
以着重获取和学习创新力适应度大的知识节点，
以达到更加高效的创造新知识的目的。

图 ３　知识节点创新力评分分布图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｏｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍａｐｏｆｋｎｏｗｌｅｄｇｅ

ｎｏｄｅ’ｓｉｎｎｏｖａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙ

４　结　论

本文针对 Ｏ２Ｏ电商企业知识创新力的影响

因素进行了深入分析，通过确定其知识节点的创

新能力，结合适应度算法对 Ｏ２Ｏ电商企业知识创
新力适应度网络构建方法进行了研究，得到：

１）本文基于知识节点创新能力适应度算法
的 Ｏ２Ｏ电商企业知识创新力适应度网络构建方
法适用于目前中国 Ｏ２Ｏ电商企业，为 Ｏ２Ｏ电商
企业提供了一套在知识管理的基础上提高企业创

新能力的知识网络构建方案。

２）通过对苏宁云商的实例研究，构建了苏宁
云商的多领域知识节点创新力适应度知识网络。
通过苏宁云商创新力适应度知识网络节点的表
现形式，体现出其目前的创新能力，从而也显示出

苏宁云商未来较强的创新潜力，也为苏宁云商今

后的 Ｏ２Ｏ创新发展提供了新的思路。
笔者下一步将考虑知识动态更新对知识网络

构建的影响。
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ｗｉｔｈｓｔｒｏｎｇｉｎｎｏｖａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙａｒｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅｄｂｙｈｉｇｈｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｌｙｌａｒｇｅｓｈａｐｅ．Ａｎｄｆｉｎａｌｌｙ，ａ
ｃｏｐｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｔｏｔｈｅｉｎｎｏｖａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙｆｉｔｎｅｓｓｋｎｏｗｌｅｄｇｅｎｅｔｗｏｒｋｏｆＳｕｎｉｎｇｃｌｏｕｄｂｅｓｉｎｅｓｓｉｓｐｕｔｆｏｒｗｏｒｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｏ２Ｏｅｂｕｓｉｎｅｓｓ；ｋｎｏｗｌｅｄｇｅｎｅｔｗｏｒｋ；ｎｏｄｅ’ｓｉｎｎｏｖａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙ；ｆｉｔｎｅｓｓ；ｎｅｔｗｏｒｋｃｏｎｓｔｒｕｃ
ｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１０３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３１５０９：５４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３１４．１７３２．００８．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１７７４０４４，７１６７２０５０，７１２７２１９１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇａｏｃｙ２００２＠１２６．ｃｏｍ
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基于空间隔离的低轨卫星系统频谱共享方法

张泓１，蒋伯峰２，

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．北京信威通信技术股份有限公司，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：随着业务需求的全球性增长，传统低频波段有限的频谱资源已不能满足低
轨 （ＬＥＯ）卫星的业务承载要求，采用 Ｋａ频段的 ＬＥＯ星座系统设计成为了主流。然而，采用
Ｋａ频段的 ＬＥＯ星座系统不可避免地会对同频段已经存在的静止轨道（ＧＥＯ）卫星系统产生干
扰。首先，通过基于空间隔离的干扰规避方法，采用对 ＬＥＯ与 ＧＥＯ的频谱共用系统设置隔离
角来进行上下行场景的干扰消除，使该 ＬＥＯ系统能满足国际电信联盟（ＩＴＵ）对同频段内通信
干扰的约束条件；然后，通过引入 ＧＥＯ带的概念，分析并研究了干扰规避区域的确定方法和其
对 ＬＥＯ星座密度的影响。最后，通过仿真得出了干扰隔离角、ＧＥＯ带与 ＬＥＯ星座密度的关
系，得到了在采用隔离角的方式进行干扰避让时满足 ＬＥＯ星座系统业务不中断所需要的最小
卫星数量，对 ＬＥＯ星座设计具有一定的指导意义。

关　键　词：卫星通信；Ｋａ频段；低轨（ＬＥＯ）；静止轨道（ＧＥＯ）；干扰避让
中图分类号：Ｖ４１２．４＋１；ＴＮ９２７＋．２１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９０９０９

　　在现今的无线通信系统中，卫星通信由于其
自身特点，能够覆盖到海洋和偏远山区等地区，而

这些地区是传统通信方式出于成本与技术条件考

虑无法覆盖的。根据轨道高度不同，将轨道高度

在５００～２０００ｋｍ范围的称为低轨（ＬＥＯ）卫星，
５０００～２００００ｋｍ的称为中轨（ＭＥＯ）卫星，而飞行
高度大于 ２００００ｋｍ的称为高轨（ＨＥＯ）卫星。根
据地球与卫星的相对位置关系，将轨道高度为

３５７８６ｋｍ的卫星称为静止轨道（ＧＥＯ）卫星，其他
的称为非静止轨道（ＮＧＥＯ）卫星［１］

。

相比于其他卫星，ＬＥＯ卫星轨道高度更低，
因此具有传输延迟低的特点；又因其在自由空间

传输衰减小，所以所需的发射功率更低
［２］
。因

此，相比于其他卫星通信系统，ＬＥＯ卫星更适合
于提供语音和数据等用户服务

［３］
。而在 ＬＥＯ卫

星通信系统中，随着业务需求的增大，传统的 Ｌ
频段资源已经不足以满足要求；与 Ｌ频段相比，

Ｋａ频段具有更丰富的频谱资源。因此，利用 Ｋａ
频段资源就成了 ＬＥＯ通信系统的发展趋势。由
于在自由空间中信号的衰减与信号波长的大小成

反比，在实际通信中，Ｋａ天线往往比 Ｌ频段天线
具有更高的极化增益，更窄的半功率宽度，Ｋａ波
束相比 Ｌ频段具有更小的覆盖范围。因此在星
座设计中，将 Ｋａ频段与 Ｌ频段相结合，既可以利
用 Ｌ波束的广覆盖提供信令支持，降低星座密
度；又可以利用 Ｋａ波束的大带宽，提供用户服
务，实现宽窄带结合的 ＬＥＯ卫星全球宽带通信。

然而，由于 ＧＥＯ卫星系统的用户链路与馈电
链路均有 Ｋａ频段的占用。国际电信联盟（ＩＴＵ）的
《无线电规则》中明确规定在 １７．８～１９．３／２８．６～
２９．１ＧＨｚ频段的频率协商工作应本着先到先得
的原则；而在其他 Ｋａ频段，协商工作则应以该文
献［４］中的 Ａｒｔｉｃｌｅ２２所提出的等效功率流量密
度（ＥＰＦＤ）限制条件作为参考指标。因此，基于
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Ｋａ频段的ＬＥＯ星座设计就可能对现有ＧＥＯ卫星
系统存在潜在干扰。

文献［５］的 ＬＥＯＧＥＯ系统中，干扰场景可分
为 ＬＥＯ卫星下行信号对 ＧＥＯ地面站（ＥＳ）接收的
干扰与 ＬＥＯ地面站上行信号对 ＧＥＯ卫星接收的
干扰。

针对 ＬＥＯ与 ＧＥＯ卫星之间由于频率共享所
引起的干扰，文献［６７］根据 ＬＥＯ卫星、ＧＥＯ卫星
与地面站的位置关系调，通过功率控制的方式达

到减小干扰的目的。文献［８９］则通过划分频谱
信道或认知无线电的方式来进行频谱的重复利

用。文献［１０］采用卫星隔离、地面站隔离等空间
隔离方法，通过设置规避区域与规避角来避免干

扰的发生。

在现阶段已有的研究文献中，大多是采用功

率控制的方法来对已有 ＮＧＥＯ卫星进行干扰分
析，或是采用认知无线电的方式侦测空闲频谱以

实现频谱资源的重复利用。而对于通过空间隔离

来消除干扰，相关文献大多只是简要阐述了判定

方法与规避方式，缺乏详细论证。比如文献［１１
１３］中，提出了地面站隔离角与干扰规避区域的
概念，却并没有对如何确定相关角度与区域做进

一步论述。

同时，文献［１１１３］指出，当卫星与地面在之
间满足空间隔离条件后，将采取波束切换来避免

干扰。在 ＯｎｅＷｅｂ低轨星座系统中，采用一种被
称之为“渐进俯仰”（ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｐｉｔｃｈ）的专利技
术

［１４］
，通过对邻近赤道面的卫星的 Ｋｕ／Ｋａ主波

束采取南北向偏转的方式来达到干扰消除的目

的。不难看出在采用波束切换技术的星座中，当

卫星波束为避免干扰而发生偏转，地面站如果想

要继续保持通信不中断，则通信链路必须切换至

相邻卫星。因此，在 ＬＥＯ星座设计中，就需要将
星座密度问题列入考虑。对此，相关分析研究很

少在文献中出现，也无明确的结论。

另外需要指出，尽管 ＩＴＵ建议书提到由于轨
道摄动，在 ＧＥＯ卫星在运行期间会出一定角度的
轨道倾斜，但并未在干规避区域的选取中考虑这

一因素。本文也将在研究过程中会将其纳入

考虑。

本文研究分析 ＬＥＯＧＥＯ共存系统中空间隔
离角的确定方法；通过引入 ＧＥＯ带的概念，提出
了一种基于空间隔离角的 ＬＥＯＧＥＯ干扰规避区
域确定方法，并分析了 ＧＥＯ轨道倾斜对该区域带
来的影响；在考虑到保证星座通信业务不中断的

前提下，研究并分析了空间隔离角、干扰规避区域

对 ＬＥＯ星座密度带来的影响，最终通过仿真给出
干扰限制条件下的星座所需卫星数目的最小值。

最后，在 ＬＥＯ星座设计中，由于采用宽窄带
结合的系统设计，单颗卫星在保证比较大的覆盖

范围的情况下，仅用少量 Ｋａ点波束即可实现对
特定热点区域宽带服务的支持，这在客观上降低

了 ＬＥＯ星座密度与系统的复杂度，因此本文将采
用这种模型对 ＬＥＯ星座密度进行研究分析。

１　场景模型

由于轨道摄动，ＧＥＯ卫星会在运行中产生轨
道倾斜，因此在考虑 ＧＥＯ卫星空间分布时，为方
便做一般化处理，可将其看成是沿 ＧＥＯ的连续分
布。如图１所示，ＧＥＯ卫星分布可以被看成是一
条以 ＧＥＯ为中轴，南北偏移地心角为 θ的环状
带，即 ＧＥＯ带。

在 ＬＥＯＧＥＯ卫星系统中，干扰场景可分为 ２
种，分别如图２和图３所示。

在图 ２的上行干扰场景中，ＬＥＯ地面站随着
ＬＥＯ卫星的运行而改变上行信号发射天线指向，
当其指向邻近 ＧＥＯ轨道时，会对 ＧＥＯ卫星产生
干扰，且干扰随地面站夹角 α的减小而增加。因
此在上行场景中，必然存在满足条件的最小 α，使
得 ＬＥＯ地面站上行信号对 ＧＥＯ卫星的干扰符合
干扰门限。此时，如果将 ＬＥＯ地面站与卫星的连
线反向延长至 ＧＥＯ轨道球面，则会在轨道球面上
截取一段地心角为 θｕｌ的 ＧＥＯ带。

图 １　ＧＥＯ带示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＧＥＯｂａｎｄ

图 ２　ＬＥＯＧＥＯ上行干扰场景

Ｆｉｇ．２　ＬＥＯＧＥＯｕｐｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ
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图 ３　ＬＥＯＧＥＯ下行干扰场景

Ｆｉｇ．３　ＬＥＯＧＥＯｄｏｗｎｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

在图 ３的下行干扰场景中，当 ＬＥＯ卫星、
ＧＥＯ卫星与 ＧＥＯ地面站处于共线关系时，地面
站收到的来自 ＬＥＯ卫星的同频干扰达到最
大

［１５］
。因此若想降低干扰，则 ＧＥＯ地面站、ＬＥＯ

卫星与 ＧＥＯ卫星不可共线，而是彼此需要满足一
定的角度关系。同理，其与 ＬＥＯ卫星连线的延长
线与 ＧＥＯ轨道天球所截取的 ＧＥＯ带的地心角
为 θｄｌ。

不难看出，无论上下行干扰场景，地面站与卫

星之间的空间隔离关系都可以通过几何方法转化

成一定角度的 ＧＥＯ带来表示，这也给在确定干扰
规避区域时考虑轨道摄动因素带来了可行性。

２　分析与推导

根据文献［４］规定，在 ＧＥＯＮＧＥＯ系统中干
扰级别的评判应该以 ＥＰＦＤ值为参考。ＥＰＦＤ是
指在 ＧＥＯ系统接收端收到的有 ＮＧＥＯ系统内所
有发送端产生的功率通量密度的总和，其公式定

义为

ＥＰＦＤ＝１０ｌｇ∑
Ｎ

ｉ＝１
１０

Ｐｉ
１０
Ｇｔ（θｉ）
４πｄ２ｉ

·
Ｇｒ（φｉ）
Ｇ( )
ｒｍａｘ

（１）

式中：Ｎ为发送端个数；Ｐｉ为个发送端发送功率；
ｄｉ为个发送端到接收端的距离，；Ｇｔ（θｉ）为发射天
线增益；Ｇｒ（φｉ）为接收天线增益，在此做了归一化
处理；θｉ与 φｉ分别为发射天线与接收天线的天线
指向与发射到接受端连线的夹角。从式（１）可以
看出，天线的发射与接收增益都跟其指向与信号传

播路径的夹角有关，具体关系可参考文献［１６］。
２．１　上下行干扰规避区域分析

如图２与图 ３所示，文献［１１］中指出，当地
面站夹角 α小于某一预设值时，ＬＥＯ系统即可进
行波束关闭或切换操作，以此达到避免同频干扰

的目的。图２中，ＬＥＯ地面站在夹角 αｕｌ小于预设
值时选择波束切换卫星；图 ３中，ＧＥＯ地面站夹
角 αｄｌ小于预设值时，ＬＥＯ卫星的 Ｋａ波束必须关
闭或做偏移处理。因此在上下行规避区域选择的

问题上，可以简化为隔离角 α的选取，综合考虑

上下行干扰场景，不难得出：

α＝ｍａｘ（αｕｌ，αｄｌ） （２）
地面站夹角 α、ＧＥＯ带地心角 θ与地面站和

ＧＥＯ卫星的星下点经度差 Δφｌｏｎ的几何关系如
图４所示。

从图４可以看出，在同一纬度 φｌａ下，保持 α
不变，θ随 Δφｌｏｎ的变大而变大。因此，可以在 θ角
的选取上做一次放大。在地面站仰角允许范围

内，假设隔离角门限值 α＝αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，在满足最小仰
角的地面站的可视区域边界处，即 Δφｌｏｎ最大时的
θ选做 ＧＥＯ带的地心角，即
θ＝ｆ（ｍａｘ（Δφｌｏｎ），φｌａ） α＝αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

（３）

２．１．１　下行干扰场景 αｄｌ的选取分析
文献［１５］指出，在下行场景中，ＧＥＯ地面站、

ＬＥＯ卫星和ＧＥＯ卫星三者共线时，ＬＥＯ卫星对地
面站的下行干扰达到最大。同时，如图４所示，地
面站与卫星星下点存在经度差；不难得出，当经度

差 Δφｌｏｎ＝０时，即地面站与卫星共存于同一经度
平面，此时 ＬＥＯ卫星到地面站距离最短，根据
式（１）可得，ＧＥＯ地面站收到的 ＬＥＯ卫星下行
ＥＰＦＤ将达到最大。

对于 αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ的选取，可以进行第二次放大，
即针对 Δφｌｏｎ＝０时不同纬度的地面站变换仰角
φｅｌｅ时所取得的满足 ＥＰＦＤ门限标准的最大 α定
为 αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，如图５所示。

图 ４　α与 θ和地面站位置关系示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇα，

θａｎｄＥＳｌｏｃａｔｉｏｎ

图 ５　下行场景 α与 θ和地面站天线仰角关系示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇα，θａｎｄ

ｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆＥＳａｎｔｅｎｎａｉｎｄｏｗｎｌｉｎｋｓｃｅｎａｒｉｏ
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　　当 ＧＥＯ地面站纬度 φｌａ不变时，ＬＥＯ卫星沿
轨道运行，其对 ＧＥＯ地面站造成的干扰可以通过
地面站与２个卫星的夹角 α决定。通过对该场景
ＧＥＯ地面站接收端 ＥＰＦＤ的计算与 ＩＴＵ给出的下
行 ＥＰＦＤ限制条件，不难找出下行隔离角门
限 αｄｌ。

需要注意的是，ＬＥＯ卫星的下行 Ｋａ波束宽
度较窄，且天线指向可以调节，因此可以假设在

ＬＥＯ星座系统的统一调配下，不会出现 Ｋａ下行
波束的同频混叠现象。对于 ＧＥＯ地面站，同一时
刻不存在来自 ＬＥＯ星座系统下行多个 Ｋａ波束干
扰叠加的现象。

２．１．２　上行多用户干扰场景 αｕｌ的选取分析
在上行场景中，由于存在多地面用户同时进

行上行信号传输的情况，因而其对 ＧＥＯ卫星造成
的干扰为多个 ＬＥＯ地面站用户的累加值。由于
每个地面站用户与 ＧＥＯ卫星相对位置的不同，地
面站上行天线所指向的 ＮＧＥＯ卫星位置也不确
定，因而造成了对上行多用户干扰场景分析的复

杂性。

如图 ６所示，ＬＥＯ地面站天线对准 ＬＥＯ卫
星，其上行波束会对 ＧＥＯ卫星造成干扰；同时，该
ＬＥＯ卫星波束覆盖区域可能存在多个地面站用
户，假设在该区域内满足 α门限值的地面站都与
该 ＬＥＯ卫星进行上行通信，则在 ＧＥＯ接收端造
成的干扰为多个地面站干扰信号的叠加。

由图７可知，在上行多用户场景中，假设当地
面站夹角 α小于 αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ时，地面站不发送上行信
号，则 ＧＥＯ卫星收到的上行干扰为其余地面站上
行信号干扰的叠加；且考虑 ＧＥＯ卫星在轨道上连
续分布的情况，在某颗 ＬＥＯ卫星波束覆盖区域
内，地面站夹角 α小于 αｕｌ的区域为带状，具体形
状与 ＬＥＯ星下点纬度和 αｕｌ都有关系。

假设在 ＬＥＯ卫星波束覆盖区域内，地面站用
户是均匀分布的，通过设定不同的 αｕｌ值确定规避
区域形状，再由式（１）可得 ＧＥＯ卫星接收端收
到的ＥＰＦＤ值。由此不难得出α，ＬＥＯ星下点纬度和

图 ６　上行场景 α与 θ和地面站天线仰角关系示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇα，θ
ａｎｄｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆＥＳａｎｔｅｎｎａｉｎｕｐｌｉｎｋｓｃｅｎａｒｉｏ

图 ７　多用户上行干扰场景

Ｆｉｇ．７　Ｍｕｌｔｉｕｓｅｒｕｐｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

上行多用户 ＥＰＦＤ的关系，从而根据限制条件确
定 αｕｌ。

需要注意的是，这里计算的是单颗 ＬＥＯ卫星
覆盖范围内的多用户上行干扰。考虑到 ＧＥＯ卫
星收到的上行集总干扰可能是来自多颗 ＬＥＯ卫
星的星下用户，因此在选择 αｕｌ时需留出一定
余量。

２．２　引入连续 ＧＥＯ带的分析
确定满足ＥＰＦＤ门限的α值，根据式（３）可求

得相应的 ＧＥＯ带地心角，在这里设为 θｅｐｆｄ。根据
分析，当不存在轨道摄动时，ＬＥＯ地面站上行天
线指向地心角为 θｅｐｆｄ的 ＧＥＯ带以外的区域，则其
对 ＧＥＯ卫星产生的干扰满足 ＩＴＵ约束；同时，
ＬＥＯ卫星与 ＧＥＯ地面站连线的反向延长线与
ＧＥＯ轨道天球的相交于该 ＧＥＯ带以外区域，则
ＬＥＯ下行波束对 ＧＥＯ地面站产生的干扰满足约
束条件。

如图 １所示，由于轨道摄动的存在，在 ＧＥＯ
卫星运行期间会产生轨道面的倾斜，在这里将倾

斜角设为 θｓｈｉｆｔ。相比于理想运行场景，这种偏移
可被视作地面站与 ＧＥＯ卫星之间纬度差的变化。
显然，这种变化并未影响 αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ的选取，因此，最
终的 ＧＥＯ带地心角 θ可以简单的视为两者相
加，即

θ＝θｅｐｆｄ＋θｓｈｉｆｔ （４）
２．３　带有规避带的 ＬＥＯ星座密度分析

由于存在干扰规避区域，当 ＬＥＯ卫星运行至
规避区时，地面站需要做避让处理；因此，针对测

定的规避区域，单个地面站就会在 ＬＥＯ轨道天球
上产生连续的规避带，如图８所示。
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　第 ９期 张泓，等：基于空间隔离的低轨卫星系统频谱共享方法

地面站在给定最小仰角的情况下在低轨天球

上的可视区域如图 ９所示（假设地面站纬度
为０°）。

如图９所示，圆形区域为地面站可视区域，虚
线部分则为地面站对 ＧＥＯ带的规避区域在低轨
天球上的截取部分。

星座密度由轨道之间经度差 Δφ和同一轨道
内邻星之间的相位差 Δθ决定。考虑到当地面站
处于高纬度地区，可视区域内星座不同轨道间的

距离会缩短，因此在分析中可以采用赤道地面站

作为对象，此时轨道间距最大。且出于系统复杂

度考虑，在满足波束切换的条件下，星座密度应该

越小越好。

当卫星进入规避区域后，地面站需要在可视

区域内的非规避区选择另外一个卫星进行波束切

换，因此，星座的密度分析模型如图１０所示。
在图１０中，所有变量的单位均为度（°）。轨

道倾角为 ｉ。在地面站可视范围内囊括了 ２条卫
星轨道。轨道之间的经度差Δφ＝Δφ１＋Δφ２。研

图 ８　ＬＥＯ天球规避区域示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｖｏｉｄａｎｃｅａｒｅａｏｎ

ＬＥＯｃｅｌｅｓｔｉａｌｓｐｈｅｒｅ

图 ９　地面站可视区域规避带示意图

Ｆｉｇ．９　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｖｏｉｄａｎｃｅｂａｎｄｉｎｖｉｓｉｂｌｅａｒｅａｏｆＥＳ

图 １０　星座密度参数示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｄｅｎｓｉｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

究规避带对星座密度的影响，分析思路如下：

１）当轨道间经度差固定且轨道在可视区域
内相对位置固定（确定 Δφ１与 Δφ２）时，星座密度
需保证在除去规避带的可视区域内至少有一颗卫

星存在。同时，假设异轨卫星之间的相位差可以

随意设置，为满足条件，当图１０中，当左侧轨道卫
星１１运行至可视区上边缘时，需保证右侧邻轨
有卫星 ２１从可视区域下边缘进入该区域；并且
当２１运行至规避带下边缘时，卫星 １１的同轨
邻星 １２需要运行至规避带上边缘，由此即可保
证地面站在两条轨道间进行切换而中断通信。因

此，同一轨道内的邻星相位差为 Δθ＝Δθ１＋Δθ２。
２）保持轨道间经度差 Δφ不变，改变轨道在

区域内相对位置（即 Δφ１、Δφ２可变），重复思
路１），找到相应的 Δθ。

３）变动轨道间经度差 Δφ，重复思路１）与２），
得到一系列（Δφ，Δθ）配对组合，这些组合即可视
为星座密度设计方案。

当对上述思路做进一步简化，分析可得：保持

Δφ不变的情况下，当轨道在可视区域内相对位
置发生变化时，通过简单的数学推导不难得出：只

有当 Δφ１＝Δφ２的时候，Δθ才可以取到最大值，即

Δθｍａｘ＝Δθ１ Δφ１＝Δφ２
＋Δθ２ Δφ１＝Δφ２

＝２Δθ１ ＝２Δθ２

（５）
由此可推得

γ＝ａｒｃｔａｎｔａｎｉｔａｎΔφ( )２ （６）

式中：γ为 ＬＥＯ轨道面与地面站在 ＬＥＯ轨道天球
上的可视区域的横截平面的交线与赤道面的夹

角。把该可视区横截面视为坐标系，可视区域中

心为坐标原点，则 ＬＥＯ轨道面与该可视区域的上
半部的交点坐标（ｘ，ｙ）可表示为
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ｘ＝－ｂ＋ ｂ２－４槡 ａｃ
２ａ

ｙ＝ｔａｎγ（ｘ－Ｒｎｔａｎ
Δφ
２
ｓｉｎφｅｌｅ）

　　ａ＝１＋ｔａｎ２γ

　　ｂ＝－２Ｒｎｔａｎ
２γｔａｎΔφ２

ｓｉｎφｅｌｅ

　　ｃ＝ｔａｎ２γ（Ｒｎｔａｎ
Δφ
２
ｓｉｎφｅｌｅ）－Ｒ

２
ｎｃｏｓφ



















ｅｌｅ

（７）
式中：φｅｌｅ为地面站最小仰角；Ｒｎ为 ＬＥＯ轨道天球
的半径。设此时的 ＧＥＯ带的地心角为 θ，则有同
轨邻星相位差：

Δθ＝
ｙｃｏｓφｅｌｅ
ｘ２＋ｙ槡

２ｓｉｎｉ
（８）

针对不同的（Δφ，Δθ），可以得出在考虑 ＧＥＯ
带的情况下该星座所需的卫星数量。在此设计

下，地面站的可视区域内，当其波束追踪的 ＬＥＯ
卫星进入规避区域，则至少保证有一个同轨或异

轨的邻星可见，因而可以进行波束切换，可以达到

避免干扰的同时通信不中断的目的。

３　仿真与验证

表１为仿真所需相关参数。
表 ２为文献［４］中明确列出的 ＥＰＦＤ门限

（上、下行场景门限的载波带宽均为４０ｋＨｚ）。

表 １　仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 数　值

ＬＥＯ轨道高度／ｋｍ ８５０

ＧＥＯ轨道高度／ｋｍ ３５７８６

地球半径／ｋｍ ６３７１

地面站最小仰角／（°） １０

轨道倾角／（°） ８７

发射功率／ｄＢｗ ０

载波带宽／ＭＨｚ ５４

上行频率／ＧＨｚ ２８

下行频率／ＧＨｚ １８．２

ＬＥＯ地面站天线口径／ｍ １．２

ＧＥＯ地面站天线口径／ｍ １

ＬＥＯ卫星天线口径／ｍ ０．４

ＧＥＯ卫星天线口径／ｍ ３ａ

地面站天线增益 见文献［１７］

ＬＥＯ卫星天线增益 见文献［１８］

ＧＥＯ卫星天线增益 见文献［１６］

地面站密度／（°） １ｂ

　注：ａ．上行 ＥＰＦＤ值对２～４区间的变化不敏感；ｂ．设沿纬度线

均匀分布，在赤道线上地面站间隔经度值为１°。

表 ２　干扰门限［４］

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄ［４］

干扰场景 载波频率／ＧＨｚ ＥＰＦＤ门限／（ｄＢ（Ｗ·ｍ－２））

上行场景 ２７．５～２８．６ －１６２

下行场景 １７．８～１８．６ －１６４

３．１　ＥＰＦＤ与 α和地面站纬度之间的关系仿真

　　图 １１为上行多用户干扰场景的 ＥＰＦＤ值随
隔离角 α与 ＬＥＯ星下点纬度的变化图。由图中
仿真结果不难看出，随着 ＬＥＯ卫星纬度的升高，
其星下波束覆盖范围内的地面站上行信号对

ＧＥＯ卫星的集总 ＥＰＦＤ值随着纬度的升高而逐渐
降低；而当引入隔离角 α后，集总 ＥＰＦＤ值会出现
显著下降。

由图１２（ａ）的仿真结果不难看出，随着地面
站纬度的升高，ＧＥＯ系统所接收端收到来自 ＬＥＯ
系统的 ＥＰＦＤ值是呈下降的趋势，因而两图右侧
列出了干扰最大时（纬度 φｌａ＝０°）ＥＰＦＤ随夹角 α
的变化曲线。

图 １１　上行多用户干扰场景 ＥＰＦＤ值

Ｆｉｇ．１１　ＥＰＦＤｖａｌｕｅｓｏｆｍｕｌｔｉｕｓｅｒｕｐｌｉｎｋ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ
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图 １２　下行干扰场景 ＥＰＦＤ值

Ｆｉｇ．１２　ＥＰＦＤｖａｌｕｅｓｏｆｄｏｗｎｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

由表 ２与图 １１可知，当 ＬＥＯ卫星星下点位
于赤道时，有其波束覆盖范围内地面站上行集总

ＥＰＦＤ值最大，且当引入隔离角 α后，ＥＰＦＤ值会
出现 急 剧 下 降。由 于 上 行 ＥＰＦＤ 门 限 值 为
－１６２ｄＢ（Ｗ／ｍ２），当 α＞１°时，上行集总 ＥＰＦＤ
值就会降至 －１７５ｄＢ（Ｗ／ｍ２）以下，从而带来
１３ｄＢ（Ｗ／ｍ２）以上的余量。考虑到单颗 ＧＥＯ卫
星可能同时面对多颗 ＬＥＯ卫星波束所覆盖的地
面站的上行集总干扰，该余量意味着即使当 ＬＥＯ
星下地面站的上行集总 ＥＰＦＤ值取得最大时，为
满足 ＧＥＯ接收到的上行 ＥＰＦＤ门限，这样同时存
在的会对 ＧＥＯ产生上行干扰的 ＬＥＯ卫星数目上
限可以达到２０颗。

而在下行场景中，结合表 ２与图 １２，可以看
到，当 α取到 ３°即可，ＧＥＯ地面站收到来自 ＬＥＯ
卫星的下行干扰 ＥＰＦＤ值即可满足要求。

综上所述，根据式（２）不难得出，结合上下行干
扰场景，为使ＧＥＯ系统接收端收到的来自该ＬＥＯ系
统的ＥＰＦＤ值满足要求，地面站分别与 ＬＥＯ卫星与
ＧＥＯ卫星连线夹角的门限值αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ＝３°。
３．２　ＧＥＯ带地心角 θ与 α关系仿真

由式（３）可知，在已经确定 αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ的情况下，

ＧＥＯ带地心角 θｅｐｆｄ与地面站所在纬度 φｌａ和该地
面站在最小仰角约束条件下和可见 ＧＥＯ卫星的
最大经度差 Δφｌｏｎ有关；因此，对于每一个给定的

α，需要通过遍历 φｌａ找到最大 θｅｐｆｄ。经过仿真，可

得 θｅｐｆｄ最大值与 α关系仿真结果如图１３所示。
由图 １３不难得出，当 αｔｈｒｅｓｈｏｌｄ＝３°时，可以取

此时的 ＧＥＯ带地心角 θｅｐｆｄ ＝３°。因此，根据
式（４），在考虑 ＧＥＯ卫星轨道偏移的情况后
（θｓｈｉｆｔ＜１５°），可得最终的 ＧＥＯ带地心角 θ∈
（３°，１８°）。

图 １３　α与 θ关系仿真结果

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎαａｎｄθｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３．３　星座密度仿真
在引入规避区域后，决定星座密度的同轨邻

星相位差和轨道之间的经度差与所需规避的

ＧＥＯ带地心角 θ的关系如图１４所示。
由图１４易得，在保持 θ不变的情况下，邻星

相位差与轨道经度差呈现负相关的关系，这就为

在同等规避条件下寻找该 ＬＥＯ星座所需最低卫
星数目提供了可能。同时，当 θ变大时，星座密度
也逐步变大，体现在保证轨道相位差相同的情况

下，同轨星间相位差缩小，反之亦然。

图１５则展示了ＧＥＯ带地心角θ与ＬＥＯ星座
所需最低卫星数目的关系。不难看出，随着 ＬＥＯ
地面站所需规避的 ＧＥＯ带不断拓宽，星座所需最
低卫星数目也在不断增加；当 ＧＥＯ带地心角为３°
时，系统大约需要５０～７０颗卫星即能保证在其对

图 １４　不同 θ值时星座密度参数仿真结果

Ｆｉｇ．１４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｄｅｎｓｉｔｙ

ｐａｒａｍｅｔｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔθ
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图 １５　θ与星座卫星数量关系

Ｆｉｇ．１５　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｍｏｕｎｔｉｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓθ

ＧＥＯ系统干扰满足约束条件的情况下实现无间
断服务。

４　结　论

本文主要通过引入 ＧＥＯ环状带与 ＩＴＵ建议
书给出的干扰限制，结合上下行干扰场景，提出了

一种基于空间隔离的 ＬＥＯ与 ＧＥＯ卫星在 Ｋａ频段
频谱共享的方法，并对该方法的干扰避让原理给出

了详细的论证过程。通过仿真验证，得出如下

结果：

１）通过仿真地面站隔离角、地面站纬度与上
下行场景中干扰 ＥＰＦＤ值的关系，基于 ＩＴＵ给出的
限制条件，得到了该仿真参数下满足干扰门限的地

面站隔离角阈值。

２）仿真给出规避带地心角与地面站隔离角的
关系，找出符合干扰门限的 ＧＥＯ带宽度。

３）通过确定的 ＧＥＯ带找出 ＬＥＯ星座系统对
ＧＥＯ卫星的干扰规避区域，并通过仿真结果展示
该方法对 ＬＥＯ星座密度的影响。
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［１３］ＩＴＵＲａｄｉｏｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ（ＩＴＵＲ）．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｔｏｃａｌｃｕ

ｌａｔｅｓｈｏｒｔｔｅｒｍｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｆｏｒｎｏｎｇｅｏ

ｓｔａｔｉｏｎａｒｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓａｓｓｅｅｎｆｒｏｍａｐｏｉｎｔｏｎｔｈｅ

ｅａｒｔｈ’ｓｓｕｒｆａｃｅ［Ｓ］．Ｇｅｎｅｖａ：ＩＴＵ，２００２：２３．

［１４］晓春．ＯｎｅＷｅｂ太空互联网低轨星座的新进展［Ｊ］．卫星应

用，２０１６（６）：７５７７．

ＸＩＡＯＣ．ＮｅｗＰｒｏｇｒｅｓｓｏｆＯｎｅＷｅｂＬＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｉｎ

ｓｐａｃｅｉｎｔｅｒｎｅｔ［Ｊ］．ＳａｔｅｌｌｉｔｅＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０１６（６）：７５７７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＩＴＵＲａｄｉｏｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ（ＩＴＵＲ）．Ｓｔａｔｉｃｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｃａｌ

ｃｕｌａｔｉｎｇｅｐｆｄ↓ ｔｏｆａｃｉｌｉｔａｔｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎｏｆｖｅｒｙｌａｒｇｅａｎｔｅｎｎａｓ

ｕｎｄｅｒＮｏｓ．９．７Ａａｎｄ９．７Ｂｏｆｔｈｅｒａｄｉｏｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｓ］．Ｇｅｎｅ

ｖａ：ＩＴＵ，２００５：２４．

［１６］ＩＴＵＲａｄｉｏｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ（ＩＴＵＲ）．Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｔｅｎｎａｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｐａｔｔｅｒｎｆｏｒｕｓｅａｓａｄｅｓｉｇｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｎｔｈｅｆｉｘｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｅｒｖｉｃｅ

ｅｍｐｌｏｙｉｎｇｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｓ］．Ｇｅｎｅｖａ：ＩＴＵ，１９９７：２５．

［１７］国际电联无线电通信全会．用于在 １０．７ＧＨｚ和 ３０ＧＨｚ之

间的频段内涉及非 ＧＳＯ卫星的平共处干扰评估的参考 ＦＳＳ

地球站的辐射方向图［Ｓ］．日内瓦：国际电联无线电通信全
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　第 ９期 张泓，等：基于空间隔离的低轨卫星系统频谱共享方法

会，２００１：２３．

ＩＴＵＲａｄｉｏｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ（ＩＴＵＲ）．ＲｅｆｅｒｅｎｃｅＦＳＳｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎ

ｒａｄｉａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｓｆｏｒｕｓｅｉｎｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｉｎｖｏｌｖｉｎｇ

ｎｏｎＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｂａｎｄｓｂｅｔｗｅｅｎ１０．７ＧＨｚａｎｄ

３０ＧＨｚ［Ｓ］．Ｇｅｎｅｖａ：ＩＴＵ，２００１：２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＩＴＵＲａｄｉｏｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ（ＩＴＵＲ）．Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｔｅｎｎａｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｐａｔｔｅｒｎｓｆｏｒｎｏｎｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｔｅｎｎａｓｏｐｅｒａｔｉｎｇ

ｉｎｔｈｅｆｉｘｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｅｒｖｉｃｅｂｅｌｏｗ３０ＧＨｚ［Ｓ］．Ｇｅｎｅｖａ：ＩＴＵ，

２００１：２４．

　作者简介：

　张泓　 男，博士研究生。主要研究方向：无线通信系统。

蒋伯峰　男，博士，教授级高工，博士生导师。主要研究方向：

无线通信系统。

Ｓｐａｔｉａｌｉｓｏｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒｓｐｅｃｔｒａｌｃｏｅｘｉｓｔｅｎｃｅｉｎ
ＬＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

ＺＨＡＮＧＨｏｎｇｓｈｉ１，ＪＩＡＮＧＢｏｆｅｎｇ２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＢｅｉｊｉｎｇＸｉｎｗｅｉＴｅｌｅｃｏｍＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｃ．，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｄｅｍａｎｄｆｏｒｇｌｏｂａｌｓｅｒｖｉｃｅｓｉｎｒｅｃｅｎｔｙｅａｒｓｈａｓｌｅｄｔｏｔｈｅｄｅｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｒｅｓｏｕｒｃｅｓ
ｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｂａｎｄｉｎｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ（ＬＥＯ）ｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ．ＴｈｕｓｄｅｓｉｇｎｓｏｆＬＥＯｓａｔ
ｅｌｌｉｔｅｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｉｎＫａｂａｎｄｈａｖｅｄｒａｗｎａｌｏｔｏｆｉｎｔｅｒｅｓｔｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆＫａｂａｎｄｉｎＬＥＯｄｅｓｉｇｎｉｎ
ｅｖｉｔａｂｌｙｃａｕｓｅｓｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｔｏｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙ（ＧＥＯ）ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｉｎｔｈｅｓａｍｅｂａｎｄ．Ａｍｅｔｈｏｄ
ｏｆｔｈｅｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｂａｓｅｄｏｎｓｐａｔｉａｌｉｓｏｌａｔｉｏｎｉｎＬＥＯＧＥＯｃｏｅｘｉｓｔｅｎｃｅｓｙｓｔｅｍｓｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｍｉｔｉｇａｔｅ
ｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｂｏｔｈｉｎｕｐｌｉｎｋａｎｄｄｏｗｎｌｉｎｋｓｃｅｎａｒｉｏｓａｎｄｔｏｇｕａｒａｎｔｅｅｔｈａｔｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｌｅｖｅｌｆｒｏｍＬＥＯ
ｓｙｓｔｅｍｃａｎｍｅｅｔｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｉｎｔｈｅｓａｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｂａｎｄｗｈｉｃｈ
ａｒｅｓｔｉｐｕｌａｔｅｄｂｙＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＵｎｉｏｎ（ＩＴＵ）．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ａｃｏｎｃｅｐｔｏｆＧＥＯｂａｎｄｉｓｄｅ
ｖｅｌｏｐｅｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｅｘｃｌｕｓｉｏｎｚｏｎｅａｎｄｔｏｒｅｓｅａｒｃｈｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｎｔｈｅＬＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｎｓｔｅｌｌａ
ｔｉｏｎｄｅｎｓｉｔｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｔｈｅｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅ，ｔｈｅＧＥＯｂａｎｄａｎｄｔｈｅ
ＬＥＯｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｄｅｎｓｉｔｙａｒｅｇｉｖｅｎａｎｄｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｓａｔｅｌｌｉｔｅａｍｏｕｎｔｉｎｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｏｕｔｉｎｔｅｒｒｕｐｔｉｎｇｓａｔｅｌ
ｌｉｔｅｓｅｒｖｉｃｅｓｉｓｆｏｕｎｄ，ｗｈｉｃｈｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｉｎＬＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ；Ｋａｂａｎｄ；ｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ（ＬＥＯ）；ｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｏｒｂｉｔ（ＧＥＯ）；ｉｎ
ｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｍｉｔｉｇａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７１２２９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３０７１３：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３０７．１０４９．００４．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉａｎｇｂｏｆｅｎｇ＠ｂｊ．ｘｉｎｗｅｉ．ｃｏｍ．ｃｎ
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第４４卷 第９期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１７１２０５；录用日期：２０１８０３１６；网络出版时间：２０１８０４１３１６：５５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１３．１５４０．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１４７３２２４）；国家重点研发计划 （２０１６ＹＦＣ０３０１７００）；中央高校基本科研业务费专项资金

（３１０２０１７ＯＱＤ０６９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｗｄ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：张建军，刘卫东，高立娥，等．水下机械手不确定遥操作自适应双边控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：
１９１８１９２５．ＺＨＡＮＧＪＪ，ＬＩＵＷＤ，ＧＡＯＬＥ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｂｉｌａｔｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｅｌｅｏｐｅｒ
ａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１９１８１９２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０７５３

水下机械手不确定遥操作自适应双边控制

张建军１，刘卫东１，２，，高立娥１，２，李乐１，李泽宇１

（１．西北工业大学 航海学院，西安 ７１００７２；　２．西北工业大学 水下信息与控制重点实验室，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：针对水下机械手遥操作过程中数学模型及外部干扰引起不确定问题提出了
自适应双边控制策略。对主机械手模型参数与外部干扰引起的不确定，设计了基于名义模型

的参考自适应阻抗控制律，根据主手力与从手力误差来调节期望模型的参考位置，利用自适应

控制律补偿模型不确定性。针对从机械手的不确定性采用径向基函数（ＲＢＦ）神经网络进行自
适应补偿，通过设计滑模变结构控制器与鲁棒自适应控制器消除逼近误差，满足了从机械手对

主机械手位置跟踪。设计了李雅普诺夫函数证明跟踪性能与全局稳定性，保证力位置跟踪的
渐进收敛性能。结果表明：整体控制在模型不确定及外部干扰条件下具有很好的力位置跟踪
能力，整体系统具有稳定性和可靠性，并且具有鲁棒性及自适应控制能力。

关　键　词：遥操作；阻抗控制；神经滑模控制；力位置跟踪；鲁棒性；自适应
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文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９１８０８

　　具有力觉感知的主从双边遥操作机械手系统
在水下排雷、排爆及水下样本采集中的应用具有

重要意义，其避免了操作者直接处于危险区域，减

少了操作人员心理压力，并具有精细化操作的特

点。从机械手位于工作区域直接与操作对象交

互，跟踪主机械手的运动信号并将与环境交互力

信号传送至本地主机械手，使操作者在操作本地

主机械手的同时能够感知从机械手传送至本地的

力信息。整体遥操作系统融合了人的高级智能及

机器人的可扩展性，提高了作业效率及人机交互

性能
［１］
。然而主从机械手具有非线性特征，存在

参数不确定性、关节摩擦问题，使得机器人数学模

型无法真实获知
［２４］
，水下机械手受到水阻力及

水密度影响，水下洋流以及附连水对数学模型带

来干扰，主从手之间数据通信带来的时延问题。

因此不确定遥操作控制在保证整体系统稳定性前

提下，提高透明性及鲁棒性，将位置、力信号能够

同步地在从机械手、主机械手上再次复现，依然是

整体控制目标
［５］
。

为了解决遥操作控制中存在的模型不确定及

外部干扰等问题，国内外很多学者提出了不同的

控制方法
［６７］
。刘霞和 Ｔａｖａｋｏｌｉ［８］针对遥操作机

器人中动力学参数和运动学参数不确定性和外部

干扰的问题，设计了一种基于 ＰＥＢ（ＰｏｓｉｔｉｏｎＥｒｒｏｒ
Ｂａｓｅｄ）的自适应控制器，并利用李雅普诺夫函数
证明了系统的稳定性和位置跟踪误差的收敛性。

Ｃｈｏｐｒａ等［９］
针对常数时延的遥操作系统，面向机

器人的动力学参数的不确定性提出了基于无源性

的自适应控制方法，确保自由空间上主从机器人

位置速度同步。Ｎｕｏ等［１０］
针对柔性关节遥操作

中模型不确定问题提出了阻尼注入的 Ｐ＋Ｄ控制
策略，并通过自适应律补偿机器人模型的不确定

性，通过 Ｂａｒｂａｌａｔ定理证明了整体系统力位置跟
踪误差趋于零。Ｈｕａ等［１１］

针对主从机械手通信

Administrator
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时延下将主从手跟踪误差作为不确定部分，通过

设计径向基函数（ＲＢＦ）神经网络自适应控制器实
现了自由空间下主从机械手的位置速度同步。文

献［１２］针对网络化机器人系统的模型参数及运
动参数不确定问题提出了无源性控制算法，并通

过自适应控制实现了位置跟踪同步。

在遥操作系统中，主手可以看作一个实现标

准力信号再现以及给从手提供位置跟踪信号的力

反馈机器人，从手可以看作与外界环境接触、运动

约束受限条件下的位置跟踪机器人。本文针对水

下机械手遥操作过程中主从机械手运动模型不确

定及外部干扰问题提出了自适应双边控制策略。

对主机械手模型参数与运动参数不确定性，设计

了基于名义模型的参考自适应阻抗控制，利用自

适应控制律补偿模型不确定性，实现主手上操作

者施加力与从手和环境交互力信号的跟踪匹配。

针对从手的不确定性通过 ＲＢＦ神经网络逼近模
型的不确定部分，通过滑模变结构控制器与自适

应控制器消除逼近误差，满足了从机械手对主机

械手位置跟踪误差一致稳定有界。并通过李雅普

诺夫函数证明了主从机械手控制稳定性。

１　数学模型及基本属性

主从机械手在关节空间非线性动力学模型可

描述为
［１３］

Ｍｍ（ｑｍ）̈ｑｍ ＋Ｃｍ（ｑｍ，ｑｍ）ｑｍ ＋ｇｍ（ｑｍ）＋

　　Ｆｍ（ｑｍ）＋ｄｍ ＝τｍ －Ｊ
Ｔ
ｍ（ｑｍ）Ｆｈ

Ｍｓ（ｑｓ）̈ｑｓ＋Ｃｓ（ｑｓ，ｑｓ）ｑｓ＋ｇｓ（ｑｓ）＋

　　Ｆｓ（ｑｓ）＋ｄｓ ＝τｓ－Ｊ
Ｔ
ｓ（ｑｓ）Ｆ













ｅ

（１）

式中：下标 ｍ、ｓ分别表示主、从机械手；ｑｉ、ｑｉ和 ｑ̈ｉ
分别为主从机械手运动关节的位置、速度和加速

度，ｉ＝ｍ或 ｓ；Ｍｉ（ｑｉ）、Ｃｉ（ｑｉ，ｑｉ）、ｇｉ（ｑｉ）、Ｆｉ（ｑｉ）
和 Ｊｉ（ｑｉ）分别为机械手的惯性量、离心力与哥氏
力的和、重力项、摩擦力矩以及雅可比矩阵；ｄｍ、
ｄｓ分别为主机械手、从机械手的干扰转矩。设主
从机械手的干扰 Ｆｉ（ｑｉ）主要来自于内部关节摩
擦，可表示为 Ｆｉ（ｑｉ）＝Ｄｉｑｉ＋Ｎｉｓｇｎ（ｑｉ），Ｄｉ和 Ｎｉ
分别为黏滞系数和库伦摩擦系数；τｍ和 τｓ为控制
输入转矩，即给机械手关节转动的驱动力；Ｆｈ为操
作者施加力；Ｆｅ为水下机械手与环境的接触力。

主从手操作空间与关节空间的换算有

ｘｉ＝Ｊｉ（ｑｉ）ｑｉ
ｘ̈ｉ＝Ｊｉ（ｑｉ）ｑｉ＋Ｊｉ（ｑｉ）̈ｑ

{
ｉ

（２）

设 ｘｉ为机械手笛卡儿坐标系下位置，且机械
手为非冗余，即 ｘｉ与 ｑｉ同维，Ｊｉ为非奇异矩阵。

将式（２）代入式（１），可得机械手在笛卡儿空间的
动力学模型：

Ｍｍｘ（ｑｍ）̈ｘｍ ＋Ｃｍｘ（ｑｍ，ｑｍ）ｘｍ ＋ｇｍｘ（ｑｍ）＋

　　Ｆｍｘ（ｑｍ）＋ｄｍｘ ＝τｍｘ－Ｆｈ
Ｍｓｘ（ｑｓ）̈ｘｓ＋Ｃｓｘ（ｑｓ，ｑｓ）ｘｓ＋ｇｓｘ（ｑｓ）＋

　　Ｆｓｘ（ｑｓ）＋ｄｓｘ ＝τｓｘ－Ｆ










ｅ

（３）

由式（１）与式（３）对比可得
Ｍｉｘ（ｑｉ）＝Ｊ

－Ｔ
ｉ Ｍｉ（ｑｉ）Ｊ

－１
ｉ

Ｃｉｘ（ｑｉ，ｑｉ）＝Ｊ
－Ｔ
ｉ （Ｃｉ（ｑｉ，ｑｉ）－Ｍｉ（ｑｉ）Ｊ

－１
ｉ
Ｊｉ）Ｊ

－１
ｉ

ｇｉｘ（ｑｉ）＝Ｊ
－Ｔ
ｉ ｇｉ（ｑｉ）

τｉｘ ＝Ｊ
－Ｔ
ｉ τｉ

Ｆｉｘ ＝Ｊ
－Ｔ
ｉ Ｆｉ（ｑｉ）

ｄｉｘ ＝Ｊ
－Ｔ
ｉ ｄ















ｉ

（４）
主从机械手系统具有以下属性

［１４］
：

属性１　机械手惯性矩阵 Ｍｉ及 Ｍｘｉ正定。

属性２　Ｍｉ（ｑｉ）－２Ｃｉ（ｑｉ，ｑｉ）及 Ｍｘｉ（ｑｉ）－
２Ｃｘｉ（ｑｉ，ｑｉ）是负对称矩阵。

属性３　机械手动力学模型根据未知参数不
同，可以线性化表示为

Ｍｉ（ｑｉ）φ１＋Ｃｉ（ｑｉ，ｑｉ）φ２＋ｇｉ（ｑｉ）＋Ｆｉ（ｑｉ）＝
　　Ｙｉ（φ１，φ２，ｑｉ，ｑｉ）αｉ （５）
式中：φ１和 φ２为任意已知向量；回归矩阵 Ｙｉ（φ１，

φ２，ｑｉ，ｑｉ）为包含关节空间信息的参数已知的矩阵
函数；αｉ为包含机械手数学模型未知的参数项。

从机械手跟踪主机械手运动过程中，可以分

为自由空间运动以及与环境接触受限运动。只考

虑运动位置对 Ｆｅ的影响，从机械手在与环境接触
时，环境受力可以看成无源的线性弹簧，接触力

Ｆｅ可以表示为

Ｆｅ＝
ｋｅ（ｘｓ－ｘｅ）　　　 ｘｓ≥ ｘｅ
０ ｘｓ ＜ｘ

{
ｅ

（６）

式中：ｘｅ表示从机械手由自由空间到约束空间的
临界距离；ｋｅ为抓取目标的刚度系数。当 ｘｓ＜ｘｅ
时，主手、从手的运动处于自由空间状态；当 ｘｓ≥ｘｅ
时可以看成从机械手与环境接触，产生触觉力。

２　整体控制策略

遥操作机械手整体示意图如图 １所示，以平
面二连杆旋转机器人作为遥操作机械手研究对

象，设主从机械手有相同的模型。操作者在主手

上施加作用力，主手根据施加力产生运动，主手控

制器将主手位置通过通信网络传送给从手，从手

控制器获取主手位置信息作为从手位置跟踪目

９１９１
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图 １　遥操作机械手整体示意图

Ｆｉｇ．１　Ｏｖｅｒａｌｌｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

ｉｎｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

标，从手完成位置跟踪并将从手与外部环境力传

送给主手，主手上实现操作者施加力与从手作用

力的一致匹配，满足主从机械手上力位置的一致
性，实现操作者真实感知从手触觉力的目的。

针对机械手动力学模型参数不确定及外界干

扰问题，分别设计针对主手力跟踪的自适应阻抗

控制器与针对从机械手位置跟踪的自适应滑模神

经网络控制器，来实现模型不精确及外部干扰条

件下的力位移跟踪渐进收敛性能。
２．１　主手自适应力跟踪控制

阻抗控制通过调节由用户设定的目标阻抗模

型，使机械手终端达到柔顺性运动的目的，将阻抗

控制加入自适应特征，使在外界不确定条件下主

机械手触觉力跟踪从手触觉力信号具有鲁棒性

能
［１５］
。操作者施加主手作用力、从手触觉力、末

端速度、加速度之间可以建立一个二阶线性数学

模型，这个控制模型称为目标阻抗模型。为了实

现操作者施加力对环境接触力的跟踪，在笛卡儿

坐标系下采用的阻抗控制模型为
［１６］

Ｍｄ̈ｘｍｒ＋Ｂｄｘｍｒ＝Ｆｈ－Ｆｅ （７）
式中：矩阵 Ｍｄ和 Ｂｄ为目标阻抗参数，分别为机
械手期望的惯性、阻尼矩阵，都为正定对角矩阵；

ｘｍｒ为笛卡儿坐标系下目标阻抗模型的动态响应，
为主手期望参考位置。在目标阻抗二阶模型中，

通过操作者施加力与环境力之间的差值获取参考

位置 ｘｍｒ作为主机械手位置跟踪目标，通过调整机
械手位置实现抓取力与环境力之间的匹配。当系

统处于稳态时，Ｆｈ＝Ｆｅ，此时 ｘｍｒ和 ｘ̈ｍｒ为零，满足
阻抗关系式（７）平衡。主手模型参考自适应阻抗
控制结构如图２所示。

由于主机械手动态方程是一个非线性二阶系

统，为了实现主手操作空间位置 ｘｍ对主手期望参
考位置 ｘｍｒ跟踪，设计滑模面为

ｓｍ ＝珘ｘ
·

ｍ ＋λ１珘ｘｍ （８）
式中：λ１为正定对角矩阵，定义 珘ｘｍ ＝ｘｍ －ｘｍｒ，即
珘ｘｍ为主手末端位置 ｘｍ与期望参考位置 ｘｍｒ的差。

图 ２　主手模型参考自适应阻抗控制结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｍａｓｔｅｒｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｍｏｄｅｌ

ｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅｉｍｐｅｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌ

定义参考速度向量为

ｘｒ＝ｘｍｒ－λ１珘ｘｍ （９）
由式（８）和式（９）可得 ｓｍ ＝ｘｍ －ｘｒ。在笛卡

儿坐标系下，设计主机械手的控制律为

τｍ ＝Ｊ [Ｔ
ｍ Ｍ^ｍｘ（ｑｍ）（̈ｘｒ－λ１ｓｍ）＋Ｃ^ｍｘ（ｑｍ，ｑｍ）ｘｒ＋

　　ｇ^ｍｘ（ｑｍ）＋Ｆ^ｍｘ（ｑｍ）－Ｆ ]ｈ （１０）

由于无法获取主机械手的真实模型参数，

Ｍ^ｍｘ、^Ｃｍｘ、^ｇｍｘ和 Ｆ^ｍｘ分别为主机械手参数的相应
估计值。设计角度关节坐标系下的控制律，则

式（１０）在关节坐标系下的控制律对应为
τｍ ＝Ｍ^ｍ（ｑｍ）Ｊ

－１
ｍ （̈ｘｒ－λ１ｓｍ）＋（^Ｃｍ（ｑｍ，ｑｍ）－

　　Ｍ^ｍ（ｑｍ）Ｊ
－１
ｍ
Ｊｍ）Ｊ

－１
ｍ
ｘｒ＋^ｇｍ（ｑｍ）＋Ｆ^ｍ（ｑｍ）－Ｊ

Ｔ
ｍＦｈ
（１１）

式（１１）可以表示为
τｍ ＝Ｍ^ｍ（ｑｍ）γ１＋Ｃ^ｍ（ｑｍ，ｑｍ）γ２＋ｇ^ｍ（ｑｍ）＋

　　Ｆ^ｍ（ｑｍ）－Ｊ
Ｔ
ｍＦｈ （１２）

机械手运动关节角度、长度已知，即雅可比矩

阵 Ｊｍ为已知量。式（１２）中 γ１和 γ２为已知向量，
其表达式为

γ１ ＝Ｊ
－１
ｍ （̈ｘｒ－λ１ｓｍ －ＪｍＪ

－１
ｍ
ｘｒ）

γ２ ＝Ｊ
－１
ｍ
ｘ{
ｒ

（１３）

参考机器人属性 ３，控制律式（１２）可以表
示为

τｍ ＝Ｙｍ（γ１，γ２，ｑｍ，ｑｍ）^αｍ －Ｊ
Ｔ
ｍＦｈ （１４）

式中：Ｙｍ为机器人方程线性化推导的回归矩阵；
α^ｍ为不确定参数的估计值，设计自适应律为

α^
·

ｍ ＝－ＰｍＹ
Ｔ
ｍ（γ１，γ２，ｑｍ，ｑｍ）Ｊ

－１
ｍｓｍ （１５）

其中：Ｐｍ为正定对角矩阵。将控制律式（１４）代
入主机器人动力学模型式（１），并根据机器人模
型属性３，利用自适应控制律的闭环控制系统可
以表示为

Ｍｍｘ（ｑｍ）ｓｍ ＝－λ１Ｍｍｘ（ｑｍ）ｓｍ －

　　Ｃｍｘ（ｑｍ，ｑｍ）ｓｍ ＋Ｊ
－Ｔ
ｍ Ｙ

Ｔ
ｍ
珘αｍ （１６）

０２９１
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式中：珘αｍ ＝α^ｍ －αｍ，表示不确定项估计值与真实

值之间的误差。αｍ 为常数向量，可得珘α
·

ｍ ＝α^
·

ｍ。

主机械手可以看作一个实现力反馈功能的机器

人，在自适应控制器中应保证主机械手的稳定性。

为了证明主机械手的稳定性以及力跟踪误差趋于

零，设计李雅普诺夫函数 Ｖ１为

Ｖ１ ＝
１
２
（ｓＴｍＭｍｘｓｍ ＋珘α

Ｔ
ｍＰ

－１
ｍ
珘αｍ） （１７）

　　由 Ｍｍｘ和 Ｐ
－１
ｍ 的正定性，易得 Ｖ１＞０。对 Ｖ１

求关于时间的一阶导数，由珘α
·

ｍ ＝α^
·

ｍ 及式（１５）和
式（１６）结合机器人属性２可得

Ｖ
·

１ ＝
１
２
ｓＴｍ Ｍｘｍｓｍ ＋ｓ

Ｔ
ｍＭｘｍ

ｓｍ ＋珘α
·
Ｔ
ｍＰ

－１
ｍ
珘αｍ ＝

　　 －λ１ｓ
Ｔ
ｍＭｍｘｓｍ ＋

１
２
ｓＴｍ（Ｍｍｘ－２Ｃｍｘ）ｓｍ ＋

　　ｓＴｍＪ
－Ｔ
ｍ Ｙｍ珘αｍ ＋α^

·
Ｔ
ｍＰ

－１
ｍ
珘αｍ ＝－λ１ｓ

Ｔ
ｍＭｍｘｓｍ ＜０

（１８）

由式（１８）知Ｖ
·

１＜０，根据李雅普诺夫稳定性
定理可知，控制器保证了主机械手系统全局稳定

以及 ｔ→∞时，ｓｍ→０，从而实现 珘ｘｍ→０，故使主机
械手在目标阻抗模型条件下主机械手位置 ｘｍ 渐
进收敛于阻抗模型的参考位置 ｘｍｒ。
２．２　从手自适应位置跟踪控制

主手一般位于船上或者水下作业潜器内，从

手一般固定在带缆水下机器人或者自主水下机器

人等水下运载器上，这里忽略通信时延对系统影

响。即直接将主手关节位置信号作为从手关节位

置跟踪目标。针对从手的外部不确定条件下的位

置跟踪，设计自适应控制器，包括 ＲＢＦ神经网络
补偿器，滑模控制与自适应控制律。其中利用

ＲＢＦ神经网络［１７］
在线学习算法具有较强的自学

习和自组织能力，可以有效学习外界复杂环境干

扰，准确逼近复杂模型并降低干扰对水下机械手

系统的运动影响。

从手控制目标是当 ｔ→∞时，通过自适应控制
器实现从手在任意初始位置，实现 ｑｍ（ｔ）－ｑｓ（ｔ）∈
０的目的。设从机械手触觉力可测，利用计算转
矩法设计控制器，定义从机械手跟踪主手位置误

差为 ｅｓ＝ｑｓ（ｔ）－ｑｍ（ｔ），ｑｒ（ｔ）＝ｑｍ（ｔ）－λ２ｅｓ，其
中 ｑｒ（ｔ）为角位移跟踪参考变量，λ２为正定对角
矩阵。定义滑模变量为

ｓｓ ＝ｑｓ－ｑｒ＝ｅｓ＋λ２ｅｓ （１９）
由式（１）和式（１９），可得

Ｍｓ（ｑｓ）ｓｓ＝－Ｃｓ（ｑｓ，ｑｓ）ｓｓ＋ｆ（ｘ）－

　　ｄｓ＋τｓ－Ｊ
Ｔ
ｓ（ｑｓ）Ｆｅ （２０）

式中：ｆ（ｘ）＝－Ｍｓ（ｑｓ）̈ｑｒ－Ｃｓ（ｑｓ，ｑｓ）ｑｒ－ｇｓ（ｑｓ）－

Ｆｓ（ｑｓ），ｘ＝［̈ｑ
Ｔ
ｍ，ｑ

Ｔ
ｍ，ｑ

Ｔ
ｍ，ｑ

Ｔ
ｓ，ｑ

Ｔ
ｓ］
Ｔ
。利用 ＲＢＦ神经

网络逼近 ｆ（ｘ）的精确函数，根据 ＲＢＦ神经网络特
征

［１８］
，ｆ（ｘ）可表示为 ｆ（ｘ）＝ＷＴφ（ｘ）＋ε。Ｗ为

神经网络权值矩阵，φ（ｘ）为基函数，ε为准确模
型的逼近误差。ｆ（ｘ）的估计值可以表示为

ｆ^（ｘ）＝Ｗ^Ｔφ（ｘ）。式（２０）可以写成
Ｍｓ（ｑｓ）ｓｓ ＝－Ｃｓ（ｑｓ，ｑｓ）ｓｓ＋珦Ｗ

Ｔφ（ｘ）＋

　　Ｗ^Ｔφ（ｘ）＋ε －ｄｓ＋τｓ－Ｊ
Ｔ
ｓ（ｑｓ）Ｆｅ （２１）

其中：珦Ｗ＝Ｗ－Ｗ^，表示权值误差。根据式（２１），
设计从机械手控制律为τｓ＝ｕｓ＋ｕｎｎ＋ｕａ＋Ｊ

Ｔ
ｓ（ｑｓ）·

Ｆｅ，Ｊ
Ｔ
ｓ（ｑｓ）Ｆｅ为从手与环境接触作用力在从机械

手上施加的转矩。ｕｓ为滑模变结构控制规律，取
ｕｓ＝－ｋ１ｓｓ－ｋ２ｓｇｎ（ｓｓ），ｋ１和 ｋ２为正定对角矩

阵；ｕｎｎ为神经网络控制规律，取 ｕｎｎ＝－Ｗ^
Ｔφ（ｘ），

其中 Ｗ^的自适应律为Ｗ^
·

＝－珦Ｗ
·

＝Ｑφ（ｘ）ｓＴｓ，Ｑ为
正定矩阵；ｕａ为鲁棒自适应控制律，用于克服神
经网络逼近误差和系统不确定性，提高鲁棒性能。

取 ｕａ ＝－
ｓｓ

ｓｓ ＋ｅ
－２ｔη，且 自 适 应 律 为 η＝

ｓｓ
２

ｓｓ ＋ｅ
－２ｔ，ｔ为时间。整体控制如图３所示。

将控制律 τｓ代入从机械手方程，可得闭环方
程为

Ｍｓ（ｑｓ）ｓｓ ＝－Ｃｓ（ｑｓ，ｑｓ）ｓｓ－ｋ１ｓｓ－ｋ２ｓｓｓｇｎ（ｓｓ）＋

　　珦ＷＴφ（ｘ）－
ｓｓ

ｓｓ ＋ｅ
－２ｔη＋ε

 －ｄｓ （２２）

利用李雅普诺夫函数证明从手在自适应控制

律条件下跟踪主机械手角关节位置稳定性。设从

机械手系统李雅普诺夫函数 Ｖ２为

Ｖ２ ＝
１
２
［ｓＴｓＭｓｓｓ＋ｔｒ（珦Ｗ

ＴＱ－１珦Ｗ）＋（η－η０）
２
］

（２３）
式中：ｔｒ（·）为矩阵的迹；η０为 ε －ｄｓ 的上界。

由 Ｍｓ、Ｑ
－１
为正定矩阵，易得 Ｖ２＞０。求 Ｖ２关于

时间导数，根据从手闭环系统式（２２）可得

图 ３　从机械手控制结构

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｌａｖｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ
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Ｖ
·

２ ＝
１
２
ｓＴｓＭｓｓｓ＋ｓ

Ｔ
ｓＭｓ
ｓｓ＋ｔｒ（珦Ｗ

ＴＱ－１珦Ｗ
·

）＋

　　（η－η０）η＝
１
２
ｓＴｓ（Ｍｓ－２Ｃｓ）ｓｓ－ｋ１ｓ

Ｔ
ｓｓｓ－

　　ｋ２ｓ
Ｔ
ｓｓｇｎ（ｓｓ）＋ｓ

Ｔ
ｓ
珦ＷＴφ（ｘ）＋ｓＴｓ（ε

 －ｄｓ）－

　　
ｓｓ

２

ｓｓ ＋ｅ
－２ｔη＋ｔｒ（珦Ｗ

ＴＱ－１珦Ｗ
·

）＋（η－η０）η≤

　　 １
２
ｓＴｓ（Ｍｓ－２Ｃｓ）ｓｓ－ｋ１ｓ

Ｔ
ｓｓｓ－ｋ２ｓ

Ｔ
ｓｓｇｎ（ｓｓ）＋

　　 ｓｓ η０＋ｔｒ（珦Ｗ
Ｔ
（Ｑ－１珦Ｗ

·

＋φ（ｘ）ｓＴｓ））＋（η－

　　η０） η－
ｓｓ

２

ｓｓ ＋ｅ
－２( )ｔ － ｓｓ

２

ｓｓ ＋ｅ
－２ｔη０ （２４）

式（２４）由机器人属性２，及 η和 珦Ｗ的自适应
律可得

Ｖ
·

２≤－ｋ１ｓ
Ｔ
ｓｓｓ－ｋ２ｓ

Ｔ
ｓｓｇｎ（ｓｓ）＋ ｓｓ η０－

　　
ｓｓ

２

ｓｓ ＋ｅ
－２ｔη０ ＝－ｋ１ｓ

Ｔ
ｓｓｓ－ｋ２ｓ

Ｔ
ｓｓｇｎ（ｓｓ）＋

　　
ｓｓ η０ｅ

－２ｔ

ｓｓ ＋ｅ
－２ｔ≤－ｋ１ｓ

Ｔ
ｓｓｓ＋ｅ

－２ｔη０ （２５）

将式（２５）两边由０至 Ｔ时刻积分，可得

Ｖ２（Ｔ）－Ｖ２（０）≤－∫
Ｔ

０
ｋ１ｓ

Ｔ
ｓｓｓｄｔ＋η０∫

Ｔ

０
ｅ－２ｔｄｔ（２６）

式（２６）可化为

∫
Ｔ

０
ｋ１ｓ

Ｔ
ｓｓｓｄｔ＋Ｖ２（Ｔ）≤ Ｖ２（０）＋η０∫

Ｔ

０
ｅ－２ｔｄｔ （２７）

由于 Ｖ２（Ｔ）＞０，∫
Ｔ

０
ｅ－２ｔｄｔ＜∞ ，则有

ｌｉｍ
Ｔ→∞
（ｓｕｐ１

Ｔ∫
Ｔ

０
ｓｓ

２ｄｔ≤

　　ｋ－１１ Ｖ２（０）＋η０∫
Ｔ

０
ｅ－２ｔｄ( )ｔｌｉｍＴ→∞

１
Ｔ
＝０ （２８）

由式（２８）可知，Ｔ→∞时，ｓｓ→０，位置跟踪误
差 ｅｓ及误差变化率 ｅｓ渐进收敛于 ０。从手控制
器根据参数不确定性、外部干扰引起的跟踪误差

通过 ＲＢＦ神经网络得到了补偿，并且通过滑模控
制与自适应律使控制器具有鲁棒性特征。

３　仿真与验证

根据主从机械手的系统模型以及控制要求，

在 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ下进行仿真验证。不考虑
机械手运动学参数不确定性，只考虑机械手动力

学模型不确定及外部干扰问题，不考虑水下机械

手中运载体对姿态影响，设主从机械手在竖直平

面运动。参考文献［５，１９２０］的数学模型，阻抗模
型参数：Ｍｄ＝ｄｉａｇ（１，１），Ｂｄ＝ｄｉａｇ（１０，１０），λ１＝
ｄｉａｇ（３０，３０），Ｐｍ ＝ｄｉａｇ（１，１，１）；主机械手质量

ｍ１＝０．１ｋｇ，ｍ２＝０．１ｋｇ，长度 ｌ１＝０．１ｍ，ｌ２＝
０．１ｍ。主机械手初始位置：ｑ１ ＝π／３ｒａｄ，ｑ２ ＝π／
６ｒａｄ。

从机械手系统，ＲＢＦ神经网络参数选择高斯
基函数中心 ｃ＝［－３　 －２　 －１　０　１　２　３］，
宽度 ｂ＝３，滑模系数 λ２ ＝ｄｉａｇ（０．５，０．５），Ｑ＝
ｄｉａｇ（２，２），控制器输入增益 ｋ１ ＝ｄｉａｇ（２０，２０），
ｋ２＝ｄｉａｇ（３０，３０），不确定上界估计初始值 η０ ＝
１．２。从手质量 ｍ１＝０．１ｋｇ，ｍ２＝０．１ｋｇ，长度 ｌ１＝
０．１ｍ，ｌ２＝０．１ｍ。从手初始位置：ｑ１＝π／３ｒａｄ，
ｑ２＝π／６ｒａｄ。

设环境刚度系数为：ｋｅ＝ｄｉａｇ（１００，１００），从
机械手在 ｘ轴方向０．１ｍ处与抓取目标接触。设
主从手内部关节摩擦干扰：Ｆｉ（ｑｉ）＝Ｄｉｑｉ＋
Ｎｉｓｇｎ（ｑｉ）中，Ｄｉ＝ｄｉａｇ（２０，２０），Ｎｉ＝ｄｉａｇ（１０，
１０）。设主机械手、从机械手外部不确定干扰分
别为 ｄｍ ＝［０．６ｓｉｎｔ；０．６ｓｉｎｔ］

Ｔ
，ｄｓ ＝［２ｓｉｎｔ；

２ｓｉｎｔ］Ｔ。
仿真时间设为 ３０ｓ，前 １０ｓ在主机械手上施

加１０Ｎ的作用力，然后将作用力为 ０Ｎ。即在机
械手上施加 １０Ｎ作用力持续 １０ｓ，然后不再施加
力，持续２０ｓ，观察机械手的力位移跟踪状态。

由图 ４～图 ６可知，在自由空间运动以及
与环境触碰后的运动过程中，从机械手能够保证

图 ４　遥操作机械手力跟踪曲线

Ｆｉｇ．４　Ｆｏｒｃｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎ

ｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

图 ５　遥操作参考位置、主手、从手位置跟踪曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ

ｍａｓｔｅｒａｎｄｓｌａｖｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ
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　第 ９期 张建军，等：水下机械手不确定遥操作自适应双边控制

图 ６　遥操作主从手角度跟踪曲线

Ｆｉｇ．６　Ａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｍａｓｔｅｒａｎｄｓｌａｖｅ

ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

对主机械手的位置跟踪，主手力满足对从手力的

跟踪。主机械手目标阻抗模型实现参考位置 ｘｍｒ
输出，通过设计的自适应控制器主机械手末端位

置与参考位置跟踪误差渐进趋于零。从手初始位

于自由运动的位置，在从机械手运动到 ０．１ｍ时，
约３ｓ与抓取对象触碰产生触觉力信号。从手依
然实现对主机械手的位置跟踪，跟踪位置的同时

实现主手力对从手力跟踪，满足主手、从手上的力

信号协调一致相等。从而实现了在主手和从手上

的位置、力信息的完全一致相等。并且从手力对

主手力的跟踪静态误差≤１％，无超调量。
由图４～图 ６可知，从手位置对主手位置的

跟踪静态误差≤１％，整体跟踪无超调量。主手上
力释放后，从手、主手最终静止在与环境临界接触

的０．１ｍ处，依然从手保证对主手位置跟踪，主手
实现对从手力跟踪。由图 ７和图 ８可知，主从机
械手自适应律输出参数有界，保证了估计值有效

性能，实现系统控制稳定。

由图４～图 ７可知，在系统模型不确定以及
外部干扰条件下，整体系统仍然保证从手对主手

的力跟踪以及从手对主手的位置跟踪。主手自适

应控制以及从手 ＲＢＦ神经网络实现了对外部干
扰以及自身模型不定性的补偿。

图 ７　主手自适应律曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｍａｓｔｅｒｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒａｄａｐｔｉｖｅｌａｗ

图 ８　从手自适应律曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｏｆｓｌａｖｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒａｄａｐｔｉｖｅｌａｗ

４　结　论

１）对主机械手摩擦干扰与外部不确定干扰
引起的不确定性以及非线性特性，设计了基于名

义模型的参考自适应阻抗控制，利用自适应控制

律补偿不确定性，通过从手力与操作者施加的主

手力误差调节期望轨迹，并实现主手力对从手力

的跟踪。

２）通过 ＲＢＦ神经网络进行自适应补偿从手
的不确定性，通过滑模变结构控制器与自适应控

制器消除逼近误差，满足了从机械手位置对主机

械手位置跟踪，提高了跟踪效果。

３）利用李雅普诺夫函数证明了跟踪的渐进
收敛性能与全局稳定性，保证遥操作过程控制力
位置跟踪的协调一致能力。

４）整体控制在内部干扰及外部不确定干扰
条件下具有很好的力位置跟踪能力，整体系统具
有稳定性和自适应性。
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ＪＩＡＨ Ｍ，ＺＨＡＮＧＬＪ，ＱＩＸ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐａｔｈ

ｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎ

ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１２，２９

（７）：５６６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］ＷＡＮＧＨ，ＸＩＥＹ．Ａｄａｐｔｉｖｅｉｎｖｅｒｓｅｄｙｎａｍｉｃｓｃｏｎｔｒｏｌｏｆｒｏｂｏｔｓ

ｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２００９，

４５（９）：２１１４２１１９．

［４］张文辉，齐乃明，尹洪亮．基于滑模变结构的空间机器人神

经网络跟踪控制［Ｊ］．控制理论与应用，２０１１，２８（９）：

１１４１１１４４．

ＺＨＡＮＧＷ Ｈ，ＱＩＮＭ，ＹＩＮＨＬ．Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎ

ｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｒｏｂｏｔｂａｓｅｄｏｎｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．

ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１１，２８（９）：１１４１１１４４（ｉｎ
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Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［５］ＧＡＮＪＥＦＡＲＳ，ＲＥＺＡＥＩＳ，ＨＡＳＨＥＭＺＡＤＥＨ Ｆ．Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄ

ｆｏｒｃｅｔｒａｃｋｉｎｇｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｓａｎｄｗｉｃｈ

ｌｉｎｅａｒｉｔｙｉｎａｃｔｕａｔｏｒｓａｎｄｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｄｅｌａｙ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ

ＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１７，８６：３０８３２４．

［６］ＬＩＵＹＣ，ＫＨＯＮＧＭＨ．Ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｔｅｌｅｏｐｅｒ

ａｔｏｒｓｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／ＡＳＭＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ，２０１５，２０（５）：２５５０２５６２．

［７］ＨＯＳＳＥＩＮＩＳＫ，ＭＯＭＥＮＩＨ，ＪＡＮＡＢＩＳＦ，ｅｔａｌ．Ａｍｏｄｉｆｉｅｄ

ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎｆｏｒｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ

ｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＳｙｓｔｅｍｓ，２０１０，５８（５）：６７６６８３．

［８］ＬＩＵＸ，ＴＡＶＡＫＯＬＩＭ．Ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ

ｗｉｔｈｌｉｎｅａｒｌｙａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｌｙｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚｅｄｄｙｎａｍｉｃｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｔｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃＳｙｓｔｅｍｓＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，

２０１２，１３４（２）：１９４２０３．

［９］ＣＨＯＰＲＡＮ，ＳＰＯＮＧＭＷ，ＬＯＺＡＮＯＲ．Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎｏｆｂｉ

ｌａｔｅｒａｌｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｏｒｓｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２００８，４４

（８）：２１４２２１４８．

［１０］ＮＵＮ
～
ＯＥ，ＳＡＲＲＡＳＩ，ＢＡＳＡＮ

～
ＥＺＬ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｅｌｅｏｐｅｒａ

ｔｏｒｓｗｉｔｈｊｏｉｎｔｆｌｅｘｉｂｉｌｉｔｙ，ｕｎｃｅｒｔａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｉｍｅｄｅｌａｙｓ

［Ｊ］．ＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＳｙｓｔｅｍｓ，２０１４，６２（１２）：

１６９１１７０１．

［１１］ＨＵＡＣＣ，ＹＡＮＧＹ，ＧＵＡＮＸ．Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄａｄａｐｔｉｖｅ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｂｉｌａｔｅｒａｌｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｃｏｎ

ｓｔａｎｔｔｉｍｅｄｅｌａｙ［Ｊ］．ＮｅｕｒｏＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１３，１１３（７）：

２０４２１２．

［１２］ＷＡＮＧＨ．Ｐａｓｓｉｖｉｔｙｂａｓｅｄｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｎｅｔｗｏｒｋｅｄｒｏｂｏｔｉｃ

ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉ

ｃａ，２０１３，４９（３）：７５５７６１．

［１３］ＫＩＭＢＹ，ＡＨＮＨＳ．Ａｄｅｓｉｇｎｏｆｂｉｌａｔｅｒａｌｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ

ｕｓｉｎｇｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ｐｒａｃｔｉｃｅ，２０１３，２１（１２）：１６４１１６５２．

［１４］ＳＨＡＲＩＦＩＭ，ＢＥＨＺＡＤＩＰＯＵＲ Ｓ，ＶＯＳＳＯＵＧＨＩＧ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｍｏｄｅｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅｉｍｐｅｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｈｕｍａｎｒｏｂｏｔｉｎ

ｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｒａｃｔｉｃｅ，２０１４，３２：９２７．

［１５］ ＭＥＮＤＯＺＡＭ，ＢＯＮＩＬＬＡＩ，ＧＯＮＺＬＥＺＧＡＬＶＮＥ，ｅｔａｌ．

Ｉｍｐｅｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌｉｎａｗａｖｅｂａｓｅｄｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｏｒｆｏｒｒｅｈａｂｉｌｉｔａ

ｔｉｏｎｍｏｔｏｒｔｈｅｒａｐｉｅｓａｓｓｉｓｔｅｄｂｙｒｏｂｏｔｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅｔｈｏｄｓ

＆ＰｒｏｇｒａｍｓｉｎＢｉｏｍｅｄｉｃｉｎｅ，２０１６，１２３（Ｃ）：５４６７．

［１６］ＳＨＡＲＩＦＩＭ，ＢＥＨＺＡＤＩＰＯＵＲＳ，ＶＯＳＳＯＵＧＨＩＧＲ．Ｍｏｄｅｌｒｅｆ

ｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅｉｍｐｅｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｒｅｈａｂｉｌｉｔａｔｉｏｎｒｏｂｏｔｓｉｎｏｐ

ｅｒａｔｉｏｎａｌｓｐａｃｅ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＲａｓ＆ＥｍｂｓＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅｏｎＢｉｏｍｅｄｉｃａｌＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＢｉｏｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：１６９８１７０３．

［１７］ＨＳＵＣＦ，ＬＩＮＣＭ，ＹＥＨＲＧ．Ｓｕｐｅｒｖｉｓｏｒｙａｄａｐｔｉｖｅｄｙｎａｍｉｃ

ＲＢＦｂａｓｅｄｎｅｕｒａｌｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎｆｏｒｕｎｋｎｏｗｎｎｏｎ

ｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＳｏｆｔＣｏｍｐｕｔｉｎｇＪｏｕｒｎａｌ，２０１３，１３

（４）：１６２０１６２６．

［１８］ＰＡＮＹ，ＹＵＨ，ＥＲＭＪ．ＡｄａｐｔｉｖｅｎｅｕｒａｌＰＤｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｓｅｍｉ

ｇｌｏｂａｌａｓｙｍｐｔｏｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｇｕａｒａｎｔｅｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ＆ＬｅａｒｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，２０１４，２５（１２）：２２６４

２２７４．

［１９］ＬＯＮＤＨＥＰＳ，ＭＯＨＡＮＳ，ＰＡＴＲＥＢＭ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｔａｓｋ

ｓｐａｃｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｎａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｖｅｈｉｃｌｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

ｓｙｓｔｅｍｂｙＰＩＤｌｉｋｅｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｓｃｈｅｍｅｗｉｔｈｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｅｓｔｉ

ｍａｔｏｒ［Ｊ］．ＯｃｅａｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，１３９：１１３．

［２０］张文辉，齐乃明，尹洪亮．自适应神经变结构的机器人轨迹

跟踪控制［Ｊ］．控制与决策，２０１１，２６（４）：５９７６００．

ＺＨＡＮＧＷ Ｈ，ＱＩＮＭ，ＹＩＮＨ Ｌ．Ｎｅｕｒａｌｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｂａｓｅｄａｄａｐｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｒｏｂｏｔｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｓ

［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２０１１，２６（４）：５９７６００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张建军　男，博士研究生。主要研究方向：基于力觉感知的水

下机械手遥操作。

刘卫东　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：水下航

行器控制与仿真。
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　第 ９期 张建军，等：水下机械手不确定遥操作自适应双边控制

Ａｄａｐｔｉｖｅｂｉｌａｔｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎ
ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ＺＨＡＮＧＪｉａｎｊｕｎ１，ＬＩＵＷｅｉｄｏｎｇ１，２，，ＧＡＯＬｉ’ｅ１，２，ＬＩＬｅ１，ＬＩＺｅｙｕ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭａｒｉｎｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＵｎｄｅｒｗａｔｅｒＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎａｄａｐｔｉｖｅｂｉｌａｔｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｏｆｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ
ａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｄｕｒｉｎｇｔｈｅｔｅｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ．Ａｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｄａｐｔｉｖｅｉｍｐｅｄａｎｃｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｎｏｍｉｎａｌｍｏｄｅｌｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｏｆｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｍａｓｔｅｒｍａｎｉｐｕ
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ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｈａｓｇｏｏｄｆｏｒｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇａｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｍｏｄｅｌｕｎ
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基于军民融合的全局飞行流量协同优化方法

吴文浩１，２，张学军１，，顾博１，朱晓辉２

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．国家空域管理中心，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：随着飞行活动需求的持续快速增长和空域资源使用矛盾的日益凸显，全局飞行流量协同
优化已成为减少飞行延误、降低飞行危险、确保空域运行安全的一个重要手段。空中交通管理作为

发展的重点领域，迫切需要对军民航飞行流量实施统一、高效、兼顾各自特点的协同优化。在实际

研究中，全局飞行流量协同优化问题具有大规模、多目标、难分解等特点，是一类复杂的工程优化

问题。本文贯彻军民融合发展思想，设计了一种基于军民

航异质化飞行活动管制要求、考虑差异化调配方法与代价、兼顾军民航管制员各自工作特点、

有效解决扇区网络运行安全性和经济性问题的全局飞行流量多目标协同优化模型———ＣＭＩ模
型；为解决种群在进化过程中“不平衡不充分”的问题，提出了一种动态自适应多目标遗传算

法（ＤＡＭＯＧＡ），并针对性设计了基于聚集距离和种群多样性的交叉变异概率动态调整机制。
利用中国扇区网络实际数据，对本文提出的模型和算法进行了验证，算法结果优于２种经典的
多目标进化算法。

关　键　词：空中交通管理；扇区网络；飞行流量管理；多目标优化

中图分类号：Ｖ３５５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９２６０７

　　空中交通管理部门根据航路航线、机场和通
信导航监视等设施设备布局，将空域划分成若干

个管制扇区，以扇区为单位向各类飞行活动提供

管制指挥、告警、气象等服务，以确保飞行流量的

安全、高效、有序运行。随着中国民用航空和军事

航空飞行量的持续快速增长，有限的空域资源导

致军民航间飞行矛盾日益凸显，产生了大量的航

班延误、空中拥堵和额外的管制负荷。随着军民

融合发展上升为国家战略，如何统一组织、全局优

化、兼顾军民航飞行活动各自特点实施飞行流量

协同调控，最大限度降低拥堵、减少延误、提高空

域资源利用率，已成为空中交通管理领域的一个

热点和焦点问题。

全局飞行流量协同优化是一类典型的面向实

际应用的工程优化问题，由于缓解空中交通拥堵

与减少飞行延误在实际中往往是相互冲突的，因

此该问题实质上是一个多目标优化问题。求解此

类问题的难点主要是：一方面，由于扇区网络中同

时运行着几千个航班，每个航班至少包括飞行路

径和起飞时间 ２个变量，因此该问题是一个大规
模优化问题；另一方面，表征扇区网络拥堵的目标

函数是不可微且难分解的，传统优化算法难以处

理，这将在后续详细介绍。

２０世纪 ９０年代以来，欧美等地区学者就开
展了空中交通流量网络运行优化问题研究，将地

面等待、空中等待、空中改航、航班取消等策略覆

盖到每个航班所有阶段，提出了 ０１整型规
划

［１３］
、混合０１整数规划、ＢＬＯ等模型［４７］

，马正

Administrator
新建图章

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180427.1056.001.html
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　第 ９期 吴文浩，等：基于军民融合的全局飞行流量协同优化方法

平等提出了短期空中交通流量管理问题的整数

规划模型
［８］
，蔡开泉、管祥民、肖明明等提出了

航班飞行路径与起降时隙的协同分配、飞行流

量鲁棒优化等模型算法
［９１１］
，有效解决了民用航

空特别是同质化飞行活动条件下飞行流量优化

问题。

军事航空飞行活动主要包括战斗飞行、任务

飞行、训练飞行等，由于其在活动范围、飞行路径、

管制间隔等方面有着区别于民用航空的特殊要

求，特别是由于政治、军事、外交等方面因素导致

延误、改航等措施对其飞行活动影响的代价也远

远高于民用航空飞行活动。统筹民用航空和军事

航空需求实施全局飞行流量调控，将是一种在异

质化飞行活动条件下的飞行流量协同优化问题，

传统的同质化飞行流量协同优化模型将在目标函

数设置、条件约束等方面难以满足异质化飞行流

量调控要求。同时，传统遗传算法在处理高维问

题时，容易过早陷入局部最优，产生“维数诅咒”，

实际应用效果往往不太理想。

本文贯彻军民融合发展思想，首先设计了全

局飞行流量多目标协同优化模型———ＣＭＩ模型；
其次，提 出 了 动 态 自 适 应 多 目 标 遗 传 算 法

（ＤＡＭＯＧＡ）和基于聚集距离与种群多样性的交
叉变异概率动态调整机制；最后，通过实际数据对

ＤＡＭＯＧＡ的有效性进行验证。

１　全局飞行流量协同优化模型

在飞行活动中，航空器一般沿着各自规划的

航线从起飞机场飞往目的机场，管制员以空域扇

区为单元实施飞行管制，保证飞行活动安全、高

效、有序运行。机场、扇区构成了空域运行的基本

单元。由于机场运行能力和管制员工作负荷等原

因，机场和扇区的容量是有限的。空中交通流量

网络优化主要是对飞行活动中的起降时间和飞行

路径进行调控，以达到网络运行经济性和安全性

的整体最优。

１．１　目标函数
全局飞行流量协同优化在空域扇区网络多目

标优化模型基础上，考虑了军民航异质化飞行活

动管制要求和差异化调配方法与代价，兼顾了军

民航管制员各自工作特点，决策变量采用飞行计

划的起飞时刻和飞行路径，目标函数则是扇区网

络的空中交通拥堵和总体飞行延误代价。

１．１．１　空中交通拥堵
空中交通拥堵通过对负责空域扇区的管制员

工作负荷进行量化，对扇区网络的所有扇区的管

制员工作负荷进行累加，综合考虑各扇区的最大

拥堵水平和平均拥堵水平，引用经典方法
［６］
得到

以下目标函数：

ｍｉｎｆ１＝∑
ｎ

ｉ＝
(

１
∑
ｔ＝Ｔ
ωｉ（ｔ )）

１－

(· ｍａｘ
ｔ＝Ｔ
ωｉ（ｔ )） 

（１）

式中：∈［０，１］为最大拥堵和平均拥堵间的权
重；ｎ为空域内扇区总数；Ｔ为空域扇区网络优化
时间区间；ωｉ（ｔ）为扇区 ｉ在第 ｔ个时隙的管制员
工作负荷。

ωｉ（ｔ）＝ω
ｍｏ
ｉ（ｔ）＋ω

ｃｆ
ｉ（ｔ）＋ω

ｃｏ
ｉ（ｔ） （２）

式中：管制员工作负荷由监视负荷 ωｍｏｉ （ｔ）、冲突

负荷 ωｃｆｉ（ｔ）和移交负荷 ω
ｃｏ
ｉ（ｔ）３部分组成。

ωｍｏｉ（ｔ）＝ｎｉ（ｔ）
其中：ｎｉ（ｔ）为扇区 ｉ在第 ｔ个时隙的飞机数。

ωｃｆｉ（ｔ）＝
ｎｉ（ｔ）－Ｃｉ（ｔ）　　　 ｎｉ（ｔ）＞Ｃｉ（ｔ）

０ ｎｉ（ｔ）≤ Ｃｉ（ｔ
{

）

其中：Ｃｉ（ｔ）为扇区 ｉ在第 ｔ个时隙的容量。

ωｃｏｉ（ｔ）＝ｎ
ｉｎ
ｉ（ｔ）＋ｎ

ｏｕｔ
ｉ （ｔ）

其中：ｎｉｎｉ（ｔ）和 ｎ
ｏｕｔ
ｉ （ｔ）分别为在第 ｔ个时隙内飞入

和飞出扇区 ｉ的飞机数。
１．１．２　总体飞行延误代价

总体飞行延误代价由起飞延误导致的地面延

误代价和由空中等待、减速或飞行路径变更产生

的空中延误代价组成。

ｍｉｎｆ２ ＝∑
４

ｉ＝１
∑
ｆ∈ＦＭｉ

ｎｉｇｆ＋∑
ｆ∈ＦＣ

ｎｃｇｆ （３）

式中：ｆ２为总体飞行延误代价；ｇｆ为飞行活动 ｆ的
延误代价；模型中设计了 ｎｉ和 ｎｃ分别为相应类
别军航飞行活动 ＦＭｉ和民航飞行 ＦＣ的延误代价
权重。

ｇｆ＝ｃ
（ｇ）
ｆ Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ（ｆ）ｄｏ ＋ｃ

（ａ）
ｆ ［（Ｔ

（ｆ）
ａ －Ｔ（ｆ）ｄ ）－

　　（Ｔ（ｆ）ａｏ －Ｔ
（ｆ）
ｄｏ）］

式中：Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ
（ｆ）
ｄｏ 为地面等待时间；（Ｔ

（ｆ）
ａ －Ｔ

（ｆ）
ｄ ）－

（Ｔ（ｆ）ａｏ －Ｔ
（ｆ）
ｄｏ）为实际飞行时间差；ｃ

（ｇ）
ｆ 和 ｃ（ａ）ｆ 分别

为单位时间地面和空中等待成本，由于油耗等原

因，ｃ（ａ）ｆ ＞ｃ（ｇ）ｆ 。
飞行活动 Ｆ包括民航飞行 ＦＣ 和军航飞行

ＦＭ，ＦＭ主要包括了战斗飞行、专机和重要任务飞
行、一般任务飞行、转场飞行、场内场外飞行等。

军航本场训练飞行（含场内场外）因大都不涉及

跨扇区飞行，战斗飞行因其特殊净空要求，因此不

纳入扇区网络流量优化范畴。其他军航飞行计划

划分为专机飞行计划 ＦＭ１、重要任务飞行计划
ＦＭ２、一般任务飞行计划 ＦＭ３和转场飞行计划 ＦＭ４。

考虑军航飞行活动在政治、军事、外交等方面

７２９１
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有着特殊意义，延误、改航等措施对其飞行活动影

响的代价与民航飞行计划有着特殊区别。按照现

行飞行管制有关规定和飞行调配原则，专机和重

要任务飞行调配优先级高于民航班期飞行，一般

任务和转场飞行调配优先级低于民航班期飞行，即

ｎ１＞ｎ２＞ｎｃ＞ｎ３＞ｎ４；为便于计算，令 ｎｉ＋１＝ｎｉ／２，
即［ｎ１ ｎ２ ｎ３ ｎ４］＝ｎ１［１ １／２ １／４ １／８］。
同时，考虑军民航飞行计划协同调配问题，设计军

民航飞行计划协同调配权重，即军民融合系数

αｃｍｉ，令 αｃｍｉ＝ｎ１／ｎｃ，可得［ｎ１ ｎ２ ｎｃ ｎ３ ｎ４］＝

ｎ１［１ １／２ １／αｃｍｉ １／４ １／８］，则 １／４＜１／αｃｍｉ＜
１／２，即２＜αｃｍｉ＜４。
１．２　约束条件

考虑扇区网络运行实际，还需要对模型中的

空域容量、起飞时间、军航特殊间隔要求和飞行距

离等进行约束。

１．２．１　空域容量约束
空域扇区网络中的各机场和扇区节点应全程

满足容量要求，即

∑
ｆ∈Ｆ
ｇ（ｆ）ｉ （ｔ）≤ Ｃｉ（ｔ） （４）

如飞行活动 ｆ在时隙 ｔ在扇区 ｉ，则 ｇｆｉ（ｔ）为
１，否则为０。
１．２．２　起飞时间约束

考虑军民航飞行活动实际，民航航班、专机、

重要和一般任务飞行活动由于乘客乘机原因，一

般不应提前起飞，即 Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ
（ｆ）
ｄｏ≥０；民航航班和一

般任务飞行起飞延误应控制在 １２０ｍｉｎ以内，即
Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ

（ｆ）
ｄｏ≤１２０ｍｉｎ；专机和重要任务飞行由于特

殊政治和延误代价要求，起飞延误时间需严格控

制在３０ｍｉｎ以内，即 Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ
（ｆ）
ｄ０≤３０ｍｉｎ；转场飞

行一般不涉及乘客原因，起飞时间较为灵活，起飞

时刻可在计划时刻前 １２０ｍｉｎ和计划时刻后
２４０ｍｉｎ范 围 内，即 －１２０ｍｉｎ≤ Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ（ｆ）ｄｏ ≤
２４０ｍｉｎ。

Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ（ｆ）ｄｏ ＝
［０，１２０］ｍｉｎ　　　 ｆ∈ ＦＣ，ＦＭ３
［０，３０］ｍｉｎ ｆ∈ ＦＭ１，ＦＭ２
［－１２０，２４０］ｍｉｎ ｆ∈ Ｆ

{
Ｍ４

（５）
１．２．３　军航特殊任务约束

根据中国飞行管制有关规定，专机飞行活动

由于极端安全要求须执行特殊间隔规定，即加大

横向、纵向与水平飞行间隔。模型中，通过控制同

一机场起飞时间间隔予以保证（即在专机起飞机

场前后１０ｍｉｎ内应无其他飞机起飞）。

Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ（ｇ）ｄ ≥１０ｍｉｎ

　　ｆ∈ Ｆ，ｇ∈ ＦＭ１，Ｎ
（ｆ）
ｄ ＝Ｎ

（ｇ）
ｄ （６）

式中：Ｔ（ｆ）ｄ －Ｔ
（ｇ）
ｄ 为专机与其在同一机场起飞的

其他飞行活动的起飞时间差。

１．２．４　飞行距离约束
考虑到航空器携带燃油数量有效，航空器实

际飞行距离 Ｄｆ应不超过最短路径 Ｄ
ｍｉｎ
ｆ 的（１＋α）

倍，本文取 α＝０．５。
Ｄｆ≤ （１＋α）Ｄ

ｍｉｎ
ｆ 　　ｆ∈ Ｆ （７）

２　动态自适应多目标遗传算法

从第１节问题模型可知，扇区网络飞行流量
协同优化问题是一个目标函数不可微、决策变量

难分解的大规模优化问题，包含 ２个强耦合的子
问题，即同时优化起飞时间和飞行路径。由于所

有飞行计划均在同一时空范围内活动，同一飞行

计划内起飞时间与飞行路径相互影响，不同飞行

计划之间起飞时间和飞行路径也存在着相互耦合

关系。

２．１　算法框架
针对以上问题，为获得最佳 Ｐａｒｅｔｏ解集，同时

避免陷入局部最优，本文提出了基于动态自适应

多目标遗传算法。种群 Ｐｉ由 ｓ个种子构成，每一
个个体 ηｉ均是扇区网络中一个完整的解，它由全

部飞行活动的起飞时间 Ｔ（ｆ）ｄ 和飞行路径 ｒ
（ｆ）
组成。

Ｔ（ｆ）ｄ 由｛１，２，…，Ｔ｝中对应的离散时间值确定，ｒ
（ｆ）

由飞行计划中起降机场决定的可选飞行路径集

Ｒ（ｆ）中对应的飞行路径代号确定。
Ｐｉ＝｛η１，η２，…，ηｓ｝ （８）

ηｉ ＝｛Ｔ
（１）
ｄ ，ｒ

（１）
，Ｔ（２）ｄ ，ｒ

（２）
，…，Ｔ（ Ｆ）

ｄ ，ｒ（ Ｆ）｝ （９）
式中：Ｆ为飞行活动总数。

首先，在决策空间随机生成个体构建初始种

群，个体解码后计算其目标函数并对种群个体进

行排序；其次，进行“选择”操作，基于拥挤锦标赛

选择法构建“交配池”；再次，进行“遗传”操作，对

种群实施交叉和变异，交叉和变异概率将根据种

子聚集距离和种群多样性进行动态调整，并进行

约束处理；最后，计算新的种群个体目标函数后，

进行种族重组、选择和更新，种群中的非支配解即

构成 Ｐａｒｅｔｏ最优解集。
２．２　动态自适应算子

在多目标遗传算法中，当存在多重同等优化

时，由于选择过程中的随机错误，有限种群往往趋

向于收敛到相似的一个或者几个种子，在自然界

和人类的进化过程中也都能看到这种现象，被称

为遗传偏差。而在种群遗传过程中，交叉操作的

８２９１
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目的是扩大搜索范围，以增加种群多样性；变异操

作的目的则是增强聚焦能力，以提高种群收敛性。

为了有效解决种群在进化过程中出现的遗传偏差

导致进化“不平衡不充分”问题，确保优化算法得

到的非支配解能够均匀分布在 Ｐａｒｅｔｏ前沿面上，

本文通过计算种群平均聚集距离 珔ｄｎｔｈ和多样性

Ｓｎｔｈ
［１２］
来动态调整遗传过程中每一代的交叉和变

异概率，以确保种群快速、均匀聚焦到 Ｐａｒｅｔｏ前沿。

２．２．１　种群平均聚集距离
进化第 ｎ代种群平均聚集距离为

珔ｄｎｔｈ ＝
１

ｐｓ－１∑
ｐｓ－１

ｉ＝１
ｄｉ （１０）

式中：ｄｉ为种群中第 ｉ个种子与第 ｉ＋１个种子间
的欧氏距离。

２．２．２　种群多样性
种群多样性为

Ｓｎｔｈ ＝
∑
ｎ－１

ｉ＝１
ｄｉ－ｄｎｔｈ

（ｎ－２）ｄｎｔｈ
（１１）

２．３　交叉变异概率动态调整机制
遗传过程中，交叉和变异概率决定了种群进

化搜索方向。在进化之初，较高的交叉概率 Ｐｃ和

较低的变异概率 Ｐｖ可使种群有效扩大搜索范围，
增强种群多样性。

进化过程中，如种群平均聚集距离过大，意味

着种子周围的搜索空间没有被充分搜索，往往不

容易收敛，此时应尽快缩小搜索范围（迅速降低

交叉概率 Ｐｃ、增大变异概率 Ｐｖ），使种群加快聚
焦。如种群平均聚集距离过小，意味着种群“早

熟”或陷入局部最优，则应扩大搜索范围（增大交

叉概率 Ｐｃ，降低变异概率 Ｐｖ），避免过快聚焦。
进化过程中，如种群平均聚集距离适中，若种

子间隔也适中，即多样性较好，则应保持交叉变异

概率继续进化；若种子间隔有大有小，不够均匀，

即多样性分布不佳，意味着种子周围空间没有被

充分搜索，则应缩小搜索范围（降低交叉概率 Ｐｃ、

增大变异概率 Ｐｖ）；如多样性过差，则应尽快缩小

搜索范围（迅速降低交叉概率 Ｐｃ、增大变异概率

Ｐｖ），以调整多样性分布。具体为

Ｐｃ ＝
Ｐｃ／ｈｃ　　　 ｄｎｔｈ ＜ａ１
Ｐｃ（ｈｃ）

２ ｄｎｔｈ ＞ａ
{

２

（１２）

Ｐｖ ＝
Ｐｖｈｖ　　　 ｄｎｔｈ ＜ａ１
Ｐｖ／ｈｖ ｄｎｔｈ ＞ａ

{
２

（１３）

若 珔ｄｎｔｈ∈［ａ１，ａ２］，则

Ｐｃ ＝

Ｐｃ　　　 Ｓｎｔｈ ＜ｂ１
Ｐｃｈｃ Ｓｎｔｈ∈ ［ｂ１，ｂ２］

Ｐｃ（ｈｃ）
２ Ｓｎｔｈ ＞ｂ

{
２

（１４）

Ｐｖ ＝
Ｐｖ　　　 Ｓｎｔｈ ＜ｂ１
Ｐｖ／ｈｖ Ｓｎｔｈ∈ ［ｂ１，ｂ２］

Ｐｖ／ｈｖ Ｓｎｔｈ ＞ｂ
{

２

（１５）

式中：ｈｃ和 ｈｖ分别为交叉概率 Ｐｃ和变异概率 Ｐｖ
的调节因子，需要迅速调节时系数调整为 ｈ２ｃ。根据
实验经验可得，ａ１＝０．１、ａ２＝０．２、ｂ１＝０．６、ｂ２＝１．４。

３　实验验证

为了评价全局飞行流量协同优化模型和动态

自适应多目标遗传算法的有效性，本节利用中国

扇区网络的实际数据进行对比实验。

３．１　实验数据及参数设置
实验选取的扇区网络数据是从 ２０１２年中国

实际运行的扇区网络中提取出来，包括 １５０个机
场、７７个扇区。飞行需求由中国民航局发布的夏
秋班期时刻表和军航飞行计划实际运行统计情况

获取，其中包含了计划执行航班的起飞机场、目的

机场、起飞时间、飞行路径等信息。本文实验提取

了一个周五早上 ８：００到中午 １２：００时间段内计
划执行的２１３６架次飞行活动的数据，时间间隔
为５ｍｉｎ，共有４８个时间片。此外，目标函数 １中
拥堵权重值 表示最大拥堵和平均拥堵间的权
重，为降低部分军航演训活动导致的极端拥堵情

况对扇区网络整体鲁棒性的影响，令拥堵权重值

为 ０．９；考虑节能减排需要和实际运行情况，飞
机在空延误成本远大于地面等待成本，目标函数

２中单位时间延误成本 ｃ（ｇ）ｆ 和 ｃ（ａ）ｆ 分别取 １和 ３。
根据经验，交叉变异概率调节因子 ｈｃ和 ｈｖ均取
０．７。

为了评价３种算法产生的解的收敛性、多样
性等特性，本文使用多目标进化算法性能评价的

３个经典指标，综合性指标、收敛性指标和多样性
指标来衡量算法性能

［１２］
。

综合性（Ｉｈ）
［１３］
是对解集收敛性、均匀性以及

广泛性的综合评价指标，可以用来反映非支配解

集与 Ｐａｒｅｔｏ最优前沿的逼近程度，综合性指标越
大，越是逼近 Ｐａｒｅｔｏ最优前沿。

收敛性（Ｉｄ）
［１４］
是指算法搜索的非支配解集

对 Ｐａｒｅｔｏ最优前沿的逼近程度，收敛性指标越小，
算法逼近问题 Ｐａｒｅｔｏ最优解集的程度越好。

多样性（Δ）［１５］是评价算法求得非支配解集
分布的离散程度和均匀性，多样性指标越小，非支

９２９１
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配解集分布的越均匀分散，解的多样性越好。

本文实验选取多目标遗传算法 ＭＯＧＡ和非
支配排序遗传算法 ＮＳＧＡⅡ ２种经典多目标遗
传算法进行了对比。ＭＯＧＡ和 ＮＳＧＡⅡ算法经过
遍历分别取解的综合性系数最优时的交叉、变异

概率取值分别为 ０．５、０．０９和 ０．７、０．０７。为确保
算法和实验对比公平性，各算法设置相同的种群

规模和适应值评价次数，并分别进行了２５次独立
实验。算法主要参数取值见表１。

表 １　算法主要参数取值

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算　法 种群个数 进化代数 交叉概率 变异概率

ＭＯＧＡ １００ １００ ０．５ ０．０９

ＮＳＧＡⅡ １００ １００ ０．７ ０．０７

ＤＡＭＯＧＡ １００ １００

３．２　实验结果与对比分析
表２给出了３种算法 ２５次独立实验中得到

最好的指标值。其中就综合性指标而言，ＤＡ
ＭＯＧＡ和 ＭＯＧＡ均优于 ＮＳＧＡⅡ，且 ＤＡＭＯＧＡ
性能最优。这表明采用 ＭＯＧＡ在解决异质化全
局飞行流量协同优化问题上优于 ＮＳＧＡⅡ，可以
找到更优的航班飞行路径和飞行时间，使得空中

交通拥堵和航班飞行延误更低。就收敛性而言，

ＤＡＭＯＧＡ明显优于其他 ２种算法，这表明动态
自适应算子及交叉变异概率动态调整机制可以有

效改善算法局部搜索能力。

表３给出了３种算法在分别考虑效率优先和

表 ２　主要性能评价指标对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｉｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｅｓ

算　法 Ｉｈ（方差） Ｉｄ（方差） Δ（方差）

ＭＯＧＡ
０．５５９９
（０．２７４８）

０．３９５８
（０．３６２６）

０．９９９５
（０．００１１）

ＮＳＧＡⅡ
０．５４６４
（０．２０７０）

０．２９４０
（０．２１５３）

０．９９８５
（０．００１４）

ＤＡＭＯＧＡ
０．６０５９
（０．２２８３）

０．２４１２
（０．３０７１）

０．９９９４
（０．０００８）

安全优先情况下，得到的 Ｐａｒｅｔｏ最优解的目标函
数值，并给出了 ＤＡＭＯＧＡ较 ＭＯＧＡ和 ＮＳＧＡⅡ
算法在总体飞行延误代价和空中交通拥堵２个目
标函数值的减少程度。

在效率优先情况下，ＤＡＭＯＧＡ空中交通拥
堵分别较 ＭＯＧＡ和 ＮＳＧＡⅡ算法减少了 １．８１％
和１４．８２％，总体飞行延误代价降低了 １２．７９％和
２５．３８％；在安全优先情况下，ＤＡＭＯＧＡ空中交
通拥堵分别减少了 １．２２％和 １０．８８％，总体飞行
延误代价降低了 １７．７８％和 ３０．４１％。这表明
ＤＡＭＯＧＡ在解决空域扇区网络飞行流量协同优
化问题上，可以有效降低军民航总体飞行延误代

价、减少全局空中交通拥堵，这也从另一个方面表

明，动态自适应算子及交叉变异概率动态调整机

制发挥了重要作用，有效印证了 ＤＡＭＯＧＡ的正
确性和有效性。

ＤＡＭＯＧＡ是基于传统 ＭＯＧＡ改进而来的，
两者最大的区别在于动态自适应算子的使用，由

于其时间复杂度远小于遗传操作复杂度，因而其

时间和空间复杂度与传统 ＭＯＧＡ基本保持不变。
ＤＡＭＯＧＡ总的时间复杂度是 Ｏ（Ｎ（Ｆ ＋ Ｔ ＋
Ｎ）），空间复杂度是 Ｏ（Ｎ Ｔ Ｆ）。其中，Ｎ为种
群规模，Ｔ为全局优化时隙总数。具体各步骤
时间复杂度见表４。

为了更好地对比和评价 ３种算法的性能，
图１给出了在目标空间下 ３种算法经过 ２５次独
立实验所获得 Ｐａｒｅｔｏ前沿，从中同样可看出，ＤＡ
ＭＯＧＡ得到的非支配解明显优于 ＮＳＧＡⅡ算法和
ＭＯＧＡ。

图２展示了随着进化代数的增加，交叉和变
异概率逐渐趋于收敛。

图３展示了 αｃｍｉ（２＜αｃｍｉ＜４）在不同取值条
件下 Ｐａｒｅｔｏ前沿面对比情况，可以看出过大或过
小 αｃｍｉ容易导致空中交通拥堵和总体延误代价过
度增大，从而无法得到较优的 Ｐａｒｅｔｏ面；当 αｃｍｉ
在取值区间向中点收敛过程中，所得Ｐａｒｅｔｏ面逐

表 ３　３种算法目标函数值对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅａｍｏｎｇｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

优先

考虑

目标

函数值
ＭＯＧＡ ＮＳＧＡⅡ ＤＡＭＯＧＡ

ＤＡＭＯＧＡ比
ＭＯＧＡ减少比例／％

ＤＡＭＯＧＡ比
ＮＳＧＡⅡ减少比例／％

效率
空中交通拥堵 ２３１８．４４ ２６７２．４８ ２２７６．３９ １．８１ １４．８２
总体飞行延误代价 １３４５７．６ １５７２８ １１７３６ １２．７９ ２５．３８

安全
空中交通拥堵 ２２９４．８７ ２５４３．５３ ２２６６．９２ １．２２ １０．８８
总体飞行延误代价 １４４８０．３ １７１０８ １１９０６ １７．７８ ３０．４１
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表 ４　ＤＡＭＯＧＡ时间复杂度

Ｔａｂｌｅ４　ＴｉｍｅｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｏｆＤＡＭＯＧＡ

伪代码步骤 时间复杂度

选择 Ｏ（Ｎ Ｆ）

遗传操作 Ｏ（Ｎ Ｆ）

约束处理 Ｏ（Ｎ Ｆ）

动态自适应算子计算 Ｏ（Ｎ）

目标函数计算 Ｏ（ＭＮ Ｔ）

重组和保留 Ｏ（Ｎ２）

图 １　３种算法 Ｐａｒｅｔｏ前沿对比

Ｆｉｇ．１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒｅｔｏＦｒｏｎｔａｍｏｎｇｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

图 ２　ＤＡＭＯＧＡ交叉、变异概率进化趋势

Ｆｉｇ．２　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙｔｒｅｎｄｏｆｃｒｏｓｓｏｖｅｒａｎｄｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｆｏｒＤＡＭＯＧＡ

图 ３　不同 αｃｍｉ下的 Ｐａｒｅｔｏ前沿对比

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰａｒｅｔｏｆｒｏｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔαｃｍｉ

渐优化；αｃｍｉ＝３所得 Ｐａｒｅｔｏ面明显优于其他解。
这也反映了过于侧重军航飞行活动或过于侧重民

航飞行活动均无法得到全局飞行流量调控的整体

最优，而适中的军民航飞行活动对比权重，即兼顾

彼此的军民融合更有益于全局的协同优化，这也

从一个侧面印证了军民融合、有机联动的重要性。

４　结　论

随着航空业的快速发展以及军事航空需求的不

断拓展，如何在国家空域运行全局， 即军民航飞行活
动的共同安全与效益的全局中取得更好平衡以推进

深度发展，是本文研究的出发点和落脚点，主要创新

有：

１）设计了一种基于军民航异质化飞行活动
管制要求、考虑差异化调配方法与代价、兼顾军民

航管制员各自工作特点、有效解决扇区网络运行

安全性和经济性问题的全局飞行流量多目标协同

优化模型。

２）提出了一种动态自适应多目标遗传算法
（ＤＡＭＯＧＡ），考虑种群聚集距离及其多样性，设
计了算法交叉和变异概率自适应变化机制，实验

证明在 Ｐａｒｅｔｏ前沿面和综合性、收敛性等指标方
面均优于２种经典遗传算法。

考虑到军航飞行活动穿越航路航线给民航飞

行带来的特定影响，基于军民融合的全局飞行流

量协同优化后续研究中，将进一步深化研究军航

飞行活动对民航航路航线影响，以求更加科学、有

效、精细化地调配空域资源。
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一种多钉铆接连接件的疲劳寿命分析方法

张天宇，何宇廷，陈涛，杜旭，谭翔飞，刘凯

（空军工程大学 航空航天工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：针对目前对多钉铆接连接件进行疲劳寿命分析时的可行性不高、计算量较
大等问题，提出一种更加有效可靠的预测多钉铆接连接件的疲劳寿命的方法。对多钉铆接连

接件进行疲劳寿命分析时，先对压铆铆接过程进行了显示动力学分析，获得铆接后的钉、孔变

形形式和干涉量，并编写了 ＡＰＤＬ子程序用于各种形式试件的铆接过程分析。用紧固件的载
荷位移曲线进行细节应力分析。基于三维弹塑性有限元法建立铆接连接件的载荷位移计算
方法，并通过与试验结果对比，说明用本文方法获取载荷位移曲线的可靠性。在 ＡＮＳＹＳ中建
立钉单元，并实现参数化建模进行钉载计算。使用应力严重系数法估算连接件疲劳寿命。开

展典型航空铆接连接件疲劳试验，计算结果与试验结果一致性较好，说明计算方法的可行性。

关　键　词：多钉铆接连接件；铆接过程；显示动力学分析；载荷位移曲线；钉单元
中图分类号：ＴＢ３３２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９３３０８

　　飞机上的连接结构大多数为多钉连接件，铆
接又是飞机结构中经常使用的连接方式，飞机的

一个连接结构上就可能有上百个铆钉，所以很难

建立庞大的实体模型区进行细节应力分析。而且

铆接过程是一个很复杂的过程，铆接完的部分材

料已经进入塑性，并且铆钉和孔的部分区域存在

干涉作用。所以，直接建立静力三维实体模型进

行细节应力分析是不合理的。试验表明，对于连

接件，在其他参数相同的情况下，铆接的紧固件比

普通螺接的紧固件的刚度大得多
［１］
。铆接时孔

壁强化是靠板材和钉杆的变形，即钉杆变形使孔

径胀大
［２］
。铆接过程使得结构在整个使用期间

铆钉和孔都会有效干涉。因此，需要先对铆接过

程进行显示动力学分析，通过分析获得铆接后钉、

孔的变形形式和干涉量。对多钉结构的细节应力

分析，需要用到铆钉的载荷位移（Ｐδ）曲线。
Ｒｏｎｓｅｎｆｅｌｄ和 Ｊａｒｆａｌｌ只是将 Ｐδ曲线看做一

条直线
［３４］
，用柔度系数来表征紧固件的变形和

孔的局部变形。国外多名学者通过大量试验提

出紧固件柔度的半经验公式
［５８］
。试验表明，紧

固件的 Ｐδ曲线并不是一条直线，而是一条
曲线。

可将 Ｐδ曲线看成由线性段和非线性段 ２部
分组成，而文献［５８］只考虑了 Ｐδ曲线直线段的
刚度值。对于多钉连接件结构，如果一部分紧固

件的钉载值处于 Ｐδ曲线非线性段，而其余的钉
载值处于线性段，只考虑线性段的影响无法满

足需求。梁沛权
［９］
采用三维弹塑性有限元法分

析计算全段 Ｐδ曲线。陈涛等在此基础上运用
通用有限元分析程序 ＡＮＳＹＳ计算得到了螺接连
接件的紧固件全段 Ｐδ曲线并且编制了 ＡＰＤＬ
子程序

［１０］
，但这种程序只针对螺接连接件的形

式，无法应用于飞机上大规模使用的铆接连接

结构。
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因为铆接的形式、材料种类和结构尺寸是多

种多样的，所以目前利用试验获取的 Ｐδ曲线虽
然可信度高，但是成本却很高。此外，Ｐδ曲线对
干涉量是比较敏感的，要想利用试验研究紧固件

Ｐδ曲线，制造的试验件需要达到微米级的精
度

［１０］
。因此在文献［１０］的基础上，本文首先对

铆接过程进行显示动力学分析，其次建立三维实

体模型计算 Ｐδ曲线并且编制了 ＡＰＤＬ子程序，
可快速计算各种形式的铆接连接件的紧固件 Ｐδ
曲线。在 ＡＮＳＹＳ中建立了钉单元，基于增量法，
利用全段 Ｐδ曲线，计算该连接件钉载并设计开
发了多钉连接件细节应力分析系统，便于工程应

用。最后用应力严重系数法估算连接件的疲劳寿

命。开展典型航空铆接连接件疲劳试验，将试验

结果与用本文方法估算所得寿命对比，结果显示

计算结果与试验结果一致性良好，说明本文方法

具有可靠性，可以在工程中推广。

１　紧固件 Ｐδ曲线获取方法

１．１　铆接过程有限元分析
获取准确的铆钉 Ｐδ曲线要先建立模型分析

铆接过程，得到铆钉和钉孔的配合形式和干涉量，

图１为铆钉几何模型。
因为航空连接件的铆钉主要受到横向剪切作

用，所以镦头部分的受力很小。同时，镦头部位的

材料在压铆过程中被硬化，其弹性模量可以认为

是不变的。铆接过程是一个动态过程，解析法难

以得到精确结果，用 ＬＳＤＹＮＡ进行显式动力学分
析

［１１１２］
。对３种典型铆钉的铆接过程进行研究。

用４节点四边形平面单元 ＰＬＡＮＥ１６２单元
划分网格也可以退化为三角形平面单元。每个节

图 １　铆钉几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｏｆｒｉｖｅｔｓ

点有６个自由度：沿 ｘ和 ｙ方向的位移、速度和加
速度。划分网格时，网格的拓扑形状要与传力路

线一致。同时，考虑到计算精度和计算规模的控

制，将铆钉、孔壁附近区域和铆接件其他区域网格

细化。

与隐式静力学分析不同，显式动力学分析的

接触是变化的、复杂的。以铆接过程为例，初始阶

段有冲头与铆钉端面的接触、顶铁与铆接件的接

触、顶铁与铆钉头的接触以及铆钉头与铆接件的

接触；之后又多了钉杆与孔壁的接触、镦头与铆接

件的接触，并且接触的面积逐渐增大。铆接简化

模型如图２所示。
接触算法选用能自动搜索模型表面是否发生

穿透的单面接触。此外，单面接触允许模型所有

外表面接触，不需要定义接触面和目标面，能有效

地处理压铆这种接触区域无法预测的大变形问

题。接触类型选用二维自动接触（ＡＳＳ２Ｄ），在计
算时，既考虑到了壳单元两侧的接触，并且能自动

确定接触表面的方向。随着接触点穿透目标面的

深度增加，抵抗节点穿透的惩罚力将增大，并且只

会增加到一个最大值。

在 进 行 显 式 动 力 学 分 析 时，使 用 的

ＰＬＡＮＥ１６２单元属于减缩积分单元，会产生沙漏
模式，因此需要评估沙漏变形的影响。如图 ３所
示，铆接开始后，沙漏能与内能的比值不大于

０．４％（１０％），说明沙漏变形对计算结果的影
响非常小，显式动力学分析的结果是合理的。

以半圆头铆钉为例，铆接过程中的应力分

布如图４所示。从图中可以看出：压紧器压紧后，

图 ２　铆接简化模型

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｏｆｒｉｖｅｔｉｎｇ

图 ３　沙漏能与内能的比值

Ｆｉｇ．３　Ｒａｔｉｏｏｆｈｏｕｒｇｌａｓｓｅｎｅｒｇｙｔｏｉｎｔｅｒｎａｌｅｎｅｒｇｙ
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铆钉杆刚好与孔壁接触时铆钉杆受力最严重，铆

钉杆受到冲头的压力，铆接件右端受到压紧力

（图４（ａ））；在镦头成型过程中，镦头受力变形最
严重，同 时 孔 壁 受 到 了 钉 杆 胀 大 的 挤 压 力

（图４（ｂ）～（ｅ））；冲头卸载后，铆钉和铆接件发
生弹性回复，这个阶段镦头的材料进入塑性，钉杆

和孔壁由于干涉作用相互挤压，孔壁两侧区域产

生较大的应力（图 ４（ｆ））。铆接结束后塑性应变
分布情况见图 ５。从图中可知，模型只有镦头部

分进入塑性。图６为镦头部分网格变形与塑性应
变分布，可见，网格的变形程度与塑性变形的程度

是一致的，并且网格没有发生畸变。铆接后钉、孔

的干涉量为由于铆钉杆镦粗而使孔胀大的量
［１３１５］

。

在有限元分析的基础上编制了 ＡＰＤＬ子程
序，使用该子程序只需输入结构尺寸、材料等参数

即可建立有限元模型，再输入载荷和位移条件即

可进行有限元分析，铆接过程有限元分析参数化

如图７所示。

图 ４　半圆头铆钉铆接过程应力分布

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｒｉｖｅｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｅｍｉｃｉｒｃｕｌａｒｈｅａｄｒｉｖｅｔ

图 ５　铆接后塑性应变分布

Ｆｉｇ．５　Ｐｌａｓｔｉｃｓｔｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｆｔｅｒｒｉｖｅｔｉｎｇ

图 ６　镦头部位网格变形

Ｆｉｇ．６　Ｇｒｉｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｈｅａｄｉｎｇｐｏｓｉｔｏｎ

１．２　铆接连接件有限元分析
在铆接过程分析的基础上，建立了典型铆接

连接件的几何模型，如图 ８所示，并将尺寸参数
化，网格划分选用 ＳＯＬＩＤ１８６，以便用于不同尺寸
连接件的有限元分析。

在接触方式选择方面，连接件实体模型的接

触都是面面接触，并且都是柔体柔体接触。可
以预见发生接触的部位包括铆钉帽与上下板之

５３９１
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间、铆钉杆与孔壁之间以及上下板之间共 ５对接
触。铆接件均为干涉配合，并且同一个铆钉与钉

孔的干涉量存在 ２个：一个是上板钉孔与铆钉杆
的干涉量，另一个是下板钉孔与铆钉杆的干涉量。

为与试验结果进行对比，边界条件需要按照试件

试验时的变形情况来设置。如图 ９所示，Ｆ１为施
加的外力，Ｇ为对截面的零位移约束，板 １和板 ２
下端面受到 ｚ向正向的支持作用，并且在板 １的
Ａ端和板２的 Ｂ端施加夹紧力防止试件弯曲，所
以在板１的下端面和板２下端面未与板１重叠的
部分施加ｚ向零位移约束。同时，在板１的左端面施

图 ７　铆接过程有限元分析参数化

Ｆｉｇ．７　Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｉｖｅｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 ８　铆钉连接件几何模型

Ｆｉｇ．８　Ｒｉｖｅｔｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌ

图 ９　边界条件

Ｆｉｇ．９　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

加全位移约束，在板 ２的右端面施加拉力。由于
试件关于 ｘｚ平面对称，所以对这个平面的节点施
加 ｙ方向的零位移约束。

如图１０为３种形式铆钉在承受最大拉力时
的局部应力和变形情况。可以看出，铆钉及附近

区域的应力梯度最大，应力变化最复杂；铆钉主要

承受剪力，所以受力最严重的部位均在两板交界

处。且铆钉的预紧力可以忽略
［１０］
，所以铆接件在

受到最大载荷时，铆钉头右侧的部分区域已经与

铆接件分离。

如图１１为不受力时的 ｘ方向应力分布，从图
中可以看出，由于铆钉与钉孔的干涉作用，孔壁区

域的材料受到较大的压力。同时，由于下板钉孔

与铆钉的干涉量比上板的大，所以下板与铆钉接

触的区域受到的压力明显大于上板
［１０］
。

在计算铆接连接件的 Ｐδ曲线时，由于干涉
作用，使得连接件存在初始位移 δ０。因此每个
力对应的测量位移δｉ也需要减去干涉引起的初始

图 １０　模型局部应力和变形

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅｓｓａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｐａｒｔｏｆｍｏｄｅｌ
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位移δ０。计算得到的Ｐδ曲线和对应的试验曲线见
图１２。试验曲线取自文献［１５］。计算的结果与试验
拟合得到的结果是比较接近的。说明本文计算铆钉

的Ｐδ曲线方法是合理的，可以满足工程需求。

图 １１　Ｐ＝０Ｎ时 ｘ方向应力分布

Ｆｉｇ．１１　ＳｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｘｄｉｒｅｃｔｉｏｎｗｈｅｎＰ＝０Ｎ

图 １２　Ｐδ曲线计算结果与试验结果对比

Ｆｉｇ．１２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰδｃｕｒｖｅｓｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄ

ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

２　多钉连接件钉载计算

２．１　建立钉单元简化模型
参考国内外学者针对多钉连接件细节应力

分析方法开展的大量研究
［１６１８］

，在 ＡＮＳＹＳ中建立
了钉单元简化模型，以提高计算效率，如图 １３所
示，Ｋｅ为单元刚度矩阵。钉单元是指连接结构件
的铆钉和螺栓，主要承受剪切载荷，可以将钉单元

复杂的受力形式简化为只受 ｘ和 ｙ方向的载荷，
如图１４所示。

图 １３　钉单元示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｉｖｅｔｕｎｉｔ

图 １４　钉单元受力情况

Ｆｉｇ．１４　Ｌｏａｄｉｎｇｓｉｔｕａｔｉｏｎｏｆｒｉｖｅｔｕｎｉｔ

在文献［１，１９］的基础上，将单元的自由度拓
展为１０个，２个节点各 ５个，分别为：沿 ｘ、ｙ、ｚ方
向的位移，绕 ｘ轴和 ｙ轴的转动。将单元刚度方
程表示为

Ｆ＝Ｋｅｑ （１）
式中：Ｆ为钉单元两端节点力矢量；ｑ为钉单元节
点的位移矢量。

对应到两节点，可展开为

Ｆｘｉ
Ｆｙｉ
Ｆｚｉ
Ｍｘｉ
Ｍｙｉ
Ｆｘｊ
Ｆｙｊ
Ｆｚｊ
Ｍｘｊ
Ｍｙ





































ｊ

＝

Ｋｘ ０ ０ ０ ０ －Ｋｘ ０ ０ ０ ０

０ Ｋｙ ０ ０ ０ ０ －Ｋｙ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
－Ｋｘ ０ ０ ０ ０ Ｋｘ ０ ０ ０ ０

０ －Ｋｙ ０ ０ ０ ０ Ｋｙ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

































０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｘｉ
ｙｉ
ｚｉ
θｘｉ
θｙｉ
ｘｊ
ｙｊ
ｚｊ
θｘｊ
θｙ
















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










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
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（２）
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２．２　钉元非线性解法
Ｐδ曲线是一条非线性变化的曲线，随着钉

载的增大，钉元将进入非线性区，其刚度是一个不

断变化的量，钉元刚度的改变将影响整个刚度矩

阵，导致力的重新分配。采用增量法计算钉载的

基本原理为
［１９２１］

：将总外载 Ｐａ分为线性部分 Ｐｅ和
非线性部位 Ｐｐ，即 Ｐａ＝Ｐｅ＋Ｐｐ，Ｐｅ是某一个钉元
（或某些钉元）达到 Ｐｇ（Ｐδ曲线线性段和非线性
段临界点）时所对应的外载；Ｐｅ确定之后，根据精
度要求将 Ｐｐ分为相等的 ｍ段，每段外载为 Ｐｍ，每
次以 Ｐｍ作为外载计算出所有钉元的内力，并检查
是否进入 Ｐδ曲线的非线性段，如果进入就修改
该钉元的刚度系数。作 ｍ次计算，得到 ｍ段内
力，一个钉的钉载就是各段计算结果的累加。

为高效分析，用 ＡＰＤＬ语言设计开发了多钉
连接件细节应力分析系统，计算结果与解析结果

相比误差小于 １３％。图 １５为该系统的流程图，
Ｈｍｉｎ为外载和钉元内力的比值的最小值。

图 １５　细节应力分析系统流程图

Ｆｉｇ．１５　Ｄｅｔａｉｌｅｄｓｔｒｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｓｙｓｔｅｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ

３　典型航空铆接连接件疲劳试验

试验对象为 ２Ａ１２Ｔ４铝合金铆接搭接试件，
铆钉为 ＴＢ２１钛合金１００°小沉头铆钉，如图１６所
示。钛合金材料 ＴＢ２１的基本性能参数见表 １。
试件合计 ２４件，分为 ６组，每组 ４件。每组试件
均受等幅疲劳载荷作用，最大载荷 ２４ｋＮ，应力比
为０，频率１５Ｈｚ。

为与试验结果对比，试验前先用编制好的参

数化模型计算 Ｐδ曲线，再用多钉连接件细节应
力分析系统计算钉载。有限元模型及各钉位置如

图１７所示，分别计算 ６种加载情况下，受到最大
和最小外载荷时的钉载。加载情况与疲劳试验加

载情况对应一致。用应力严重系数法估算各钉疲

劳寿命
［２２］
，计算得３号钉孔为最危险部位。

试件在受到拉伸载荷时，由于偏心力矩的作

用会产生较大弯矩，为防止对铆钉产生影响，防止

弯曲变形，使用防弯夹具如图１８所示。
试验表明，初始裂纹萌生位置均在 ３号铆钉

孔或 １号铆钉孔处，这与计算预测的初始裂纹
萌生位置非常吻合。断裂部位如图１９所示。疲劳

图 １６　试件结构形式与尺寸

Ｆｉｇ．１６　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｍａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ

表 １　ＴＢ２１钛合金基本力学性能参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ＴＢ２１ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

力学性能参数 数　值

弹性模量／ＭＰａ ８５０００
泊松比 ０．３３

密度／（ｋｇ·ｍ－３） ４．８３
屈服强度／ＭＰａ ８８０

图 １７　有限元模型及各钉位置

Ｆｉｇ．１７　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｒｉｖｅｔｓ
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试验结果与计算结果如表 ２所示，误差在 １６％
以内。

图 １８　防弯夹具

Ｆｉｇ．１８　Ａｎｔｉｂｅｎｄｉｎｇｆｉｘｔｕｒｅ

图 １９　试件断裂部位

Ｆｉｇ．１９　Ｆｒａｃｔｕｒｅｐａｒｔｓｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ

表 ２　疲劳试验结果与计算结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

组　别
中值疲劳寿命／ｃｙｃｌｅｓ

试验结果 计算结果

计算与试验结果相对

误差／％

１ １９２９０９ １６９４８９ １２．１４

２ ７２５９８ ６４９３７ １０．５５

３ ４１２７１ ３５８８６ １３．０５

４ ２７７４６９ ３１２００１ １２．４５

５ １２１５０５ １４０６７０ １５．７７

６ ５２１１３ ５９３８９ １３．９６

４　结　论

１）应用显式动力学分析铆接过程是符合实
际情况的。

２）编制 ＡＰＤＬ子程序计算 Ｐδ曲线的方法
与试验相比，误差在合理的范围之内，从而改变了

铆钉 Ｐδ曲线的获取必须依赖试验的现状。
３）建立钉元模型来估算多钉连接结构疲劳

寿命的方法与试验结果比较吻合，能较准确地预

测疲劳裂纹的初始位置，误差在工程应用允许的

范围之内，可以在工程上推广。
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基于样本类别确定度的半监督分类

高飞，朱福利

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在对遥感图像进行分类时，全监督算法往往需要足够的标记样本进行训练，
然而标记的过程是耗时和昂贵的，相反收集大量的无标记样本是很容易的。为了在学习过程

中能够有效利用未标记样本的信息，本文提出了基于样本类别确定度（ＣＣＳ）的半监督分类算
法。首先，利用多分类支持向量机（ＳＶＭ）得到未标记样本属于各类别的确定度，有效地衡量
了未标记样本类别可靠性；其次，对样本类别确定度进行预处理，提升利用未标记样本的安全

性；最后，基于样本类别确定度设计了半监督线性判别分析（ＬＤＡ）降维算法并对其进行核化，
使得样本在降维后的子空间更具有可分性，并根据降维后的数据特点，采用最近邻分类器对新

样本进行分类。利用真实的合成孔径雷达（ＳＡＲ）图像进行测试，验证了在标记样本较少的情
况下，本文算法在性能上优于全监督和其他半监督算法，并能够快速收敛。

关　键　词：遥感图像；半监督分类；类别确定度；半监督线性判别分析；核方法
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９４１１１

　　遥感技术的快速发展使得相关设备可以提供
分辨率更高、信息量更大的遥感图像，遥感技术在

大气监测、环境保护以及抢险救灾等领域得到了

广泛应用，这些都可以归结为一定条件下的图像

分类问题。如何快速准确地对遥感图像进行分类

是一项十分艰巨的任务，对相关算法的目标特征

提取能力提出了很高的要求，图像分类一直是相

关科研人员感兴趣的研究方向。

传统的图像分类技术主要是基于无监督学

习
［１］
和全监督学习

［２］
。无监督学习通过利用未

标记样本的特征分布规律，使得相似的样本聚为

一类。由于不需要先验知识辅助和样本标记信

息，因此算法简单，实现起来比较容易。然而，这

类算法仅仅考虑了不同样本之间的特征差异，缺

乏样本类别信息的有效指导，分类效果往往不好。

因此，基于标记样本的全监督算法应运而生。全

监督算法通过学习样本特征与标签之间的对应关

系，能够快速捕捉新样本的类别信息。这类算法

在大量标记样本的训练下，分类准确率较好，鲁棒

性较高。一些算法，如支持向量机（ＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒ
Ｍａｃｈｉｎｅ，ＳＶＭ）［３］、贝叶斯（Ｂａｙｅｓ）算法［４］

、随机森

林（ｒａｎｄｏｍｆｏｒｅｓｔ）及其扩展算法［５６］
已经广泛应

用于遥感图像分类等领域。但是，全监督算法需

要对大量的标记样本进行学习，而实际中标记样

本数量很少，并且易受噪声的影响，通过人工获取

准确训练集是一项十分艰巨的任务
［３］
。相对而

言，未标记样本极易获取、数量巨大，同样蕴含着

丰富的有用信息，如果能够对其加以利用，不仅可

以解决训练样本数量不足的问题，而且会大大减

少前期的资源投入，提高分类效率。半监督学习

能够基于标记样本，不依赖外界交互，自动地利用

未标记样本提升学习性能。由于现实应用中利用

Administrator
新建图章
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未标记样本提升算法性能的巨大需求，迅速成为

了研究热点。

一般认为，半监督学习的研究始于 １９９４年，
Ｓｈａｈｓｈａｈａｎｉ和 Ｌａｎｄｇｒｅｂｅ首次提出了半监督学习
的概念

［７］
。依据工作形式，半监督学习大概发展

成为以下几种类型：生成式模型
［８］
、半 监 督

ＳＶＭ［９］、图半监督学习［１０］
、自训练模型

［１１］
、协同

训练方法
［１２］
。尽管半监督学习的模型较多，但是

在进行算法的具体设计时，往往都是通过综合未

标记样本的信息来扩充标记样本集，使得分类时

相似的样本具有相同的标签或者分类面通过样本

较为稀疏的地方
［１３］
。例如：文献［１４］提出了直

推式支持向量机（ＴｒａｎｓｄｕｃｔｉｖｅＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＭａ
ｃｈｉｎｅ，ＴＳＶＭ）算法，通过将每个未标记样本分别
作为正例或反例，然后在所有这些结果中，寻找一

个在所有样本上间隔最大化的划分超平面，使得

泛化误差最小。文献［１５］提出了基于 ＳＶＭ的
ＰＳ３ＶＭＤ（ｔｈｅＰｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅＳｅｍｉＳｕｐｅｒｖｉｓｅｄＳＶＭ
ｗｉｔｈＤｉｖｅｒｓｉｔｙ）算法，通过迭代查询间隔边界（ｍａｒ
ｇｉｎｂａｎｄ）附近的样本保证增量样本的信息量，并
利用样本间的相似性提取最可靠的增量样本作为

半监督样本。文献［１６］提出了基于协同训练的
ｔｒｉｔｒａｉｎｉｎｇ半监督算法，通过初始标记样本训练出
３个分类器，然后分类器分别挑选置信度最高的
未标记样本赋予标签并提供给另２个分类器作为
新增的有标记样本进行训练，迭代进行上述过程

直至分类器不再变化，有效地提高了分类性能。

文献［３］提出了基于ＳＶＭ的ＣＳ４ＶＭ（ＣｏｎｔｅｘｔＳｅｎ
ｓｉｔｉｖｅＳＶＭ）算法，通过利用标记样本周围的像素
背景信息，并将其设计成代价函数添加到 ＳＶＭ的
目标函数中，得到性能更好的分类器。文献［１３］
提出了基于自训练的半监督算法，通过结合主动

学习方法迭代查询最有用和信息量最大的样本，

并利用分类器对其进行标记之后加入到初始训练

集中。证实了其分类性能在标记样本较少时优于

传统全监督算法。文献［１７］提出了一种合成实
例生成（ｓｙｎｔｈｅｔｉｃｅｘａｍｐｌｅｓｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ）的半监督框
架，通过对标记样本和未标记样本过采样和位置

调整得到合成标记样本，然后将这些样本加入到

自标记（ｓｅｌｆｌａｂｅｌｅｄ）过程，提高了分类性能。
尽管上述半监督算法通过实验都证明了各自

的有效性，然而研究发现半监督学习并非一定能

有效提升分类器的性能。这主要是由于这种方法

对数据分布、未标记样本的筛选方式以及赋予伪

标签的方法要求比较严格。事实上，现实中的样

本数量众多，分布往往比较复杂。在某些情况下，

利用未标记样本甚至是有害的
［１８１９］

。例如对于

基于自训练模型和协同训练模型的相关算法，其

通过选取未标记样本赋予伪标签来扩充初始训练

集，然后对分类器进行重新训练。如果未标记样

本的选择不恰当或者赋予的标签不正确，那么分

类器的性能不仅不会提升，甚至会严重下降。一

些研究正致力于保证未标记样本利用的安全

性
［２０２２］

。而对于半监督 ＳＶＭ算法，尽管其可以通
过迭代的方式对未标记样本进行各种可能的标签

指派，以此使得分类面最佳，但是在未标记样本较

多的情况下，算法计算复杂度会非常之高，严重限

制了其在现实生活中的应用
［２３２４］

。

为了能够安全地利用未标记样本提升分类性

能，本文提出了基于样本类别确定度（ＣＣＳ）的半
监督分类算法。不同于大部分半监督算法利用未

标记样本时赋予其伪标签的方法，ＣＣＳ通过赋予
未标记样本类别确定度信息并将其巧妙地融合到

线性判别分析（ＬＤＡ）的散度矩阵中，使得新的散
度矩阵更能代表真实的特征分布，样本在投影后

的子空间中更具有可分性。由于类别确定度能够

有效衡量样本的类别可靠性，未标记样本中可靠

性较高的样本所起作用大于可靠性较低的样本，

算法能够充分地吸收未标记样本的特征信息，保

证 ＣＣＳ中未标记样本利用的安全性。此外，针对
现实世界中样本分布往往较为复杂的情况，本文

对未标记样本的类别确定度进行归一化与阈值处

理，保证了半监督过程中利用的类别确定度拥有

一定的可靠性，从而提升了算法性能的稳定性。

１　支持向量机与线性判别分析算法

ＳＶＭ是基于结构风险最小化的机器学习方
法，通过提取训练集的支持向量得到最大间隔分

类器，对测试样本分类
［２５］
。以二分类 ＳＶＭ为例，

假定标记样本集合为 Ｌ，测试集合为 Ｔ，学习过程
受限于以下优化问题：

ｍｉｎｇ（ｗ）＝１
２
（ｗＴｗ）＋Ｃ∑

ｎ

ｉ＝１
ξｉ

ｓ．ｔ．ｙｉ［ｗ
Ｔ（ｘｉ）＋ｂ］≥１－ξｉ

　　ξｉ≥０，ｉ＝１，２，…，ｎ （１）
式中：ｇ（ｗ）为优化函数；ｗ为超平面的法向量；ｂ
为位移，衡量点到超平面的距离；ξｉ为松弛变量，
表征数据点 ｘｉ能够容许的偏移量，ｘｉ为一个样本
特征向量；ｙｉ为样本类别；Ｃ为惩罚因子，用以衡
量最大间隔的范围以及最小误差之间的权重；

（ｘｉ）将原来的样本映射到新的高维空间，使样
本更具有可分性；ｎ为训练样本个数。

２４９１
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ＳＶＭ的输出 ｆ（ｘｉ）＝ｗ
Ｔ（ｘｉ）＋ｂ具有一定

的物理意义。其绝对值越大，表示离分类面越远，

此时样本类别可靠性越高；其绝对值越小，表示离

分类面越近，此时样本类别可靠性越低。对于多分

类 ＳＶＭ，各个二分类 ＳＶＭ的输出之和能够有效衡
量样本到各个分类面的距离，因此同样满足值越

大，属于某个类别的概率越大的规律。很多半监督

算法利用ＳＶＭ的这一特点，吸收可靠性较高的样本
加入到初始标记样本集中，以此扩充训练样本集

［１５］
。

针对 ＳＶＭ的多分类问题，主要有“一对其余
法”和“一对一法”。这２种方法都是通过将多分
类问题转化成多个 ２类问题来进行解决。在“一
对其余法”的训练中，对于具有 ｋ个类别的样本，
需要训练 ｋ个 ＳＶＭ二分类器。在构造第 ｉ个
ＳＶＭ时，第 ｉ个类别的样本标记为正类，其他不属
于 ｉ类别的样本标记为负类。可以看出，当 ｋ比
较大时，负类样本数量远大于正类样本数量。对

于“一对一法”，该方法在每 ２类样本间训练一个
分类器，因此对于一个 ｋ分类问题，将有 ｋ（ｋ－
１）／２个分类器。

ＬＤＡ算法通过寻找一个子空间使同类样本
尽量靠近，异类样本尽量远离，广泛应用于图像降

维和分类中
［２６］
。以二分类为例：给定数据集

｛（ｘ１，ｙ１），（ｘ２，ｙ２），…，（ｘｉ，ｙｉ），…，（ｘｍ，ｙｍ）｝，
ｙｉ∈｛０，１｝。令 ｕｉ和 Ｃｉ分别为第 ｉ∈｛０，１｝类的
均值向量和协方差矩阵。ｗ为投影向量。欲使同
类样本的投影点尽可能接近，可以使同类样本的

协方差尽可能小，即 ｗＴＣ０ｗ＋ｗ
ＴＣ１ｗ尽可能小；

而欲使异类样本投影点尽可能远离，可以使类中

心之间距离尽可能大，即 ｗＴｕ０－ｗ
Ｔｕ１

２
２尽可能

大。同时考虑二者，则可得到最大化的目标函数：

Ｊ＝
ｗＴｕ０－ｗ

Ｔｕ１
２
２

ｗＴＣ０ｗ＋ｗ
ＴＣ１ｗ

＝
ｗＴ（ｕ０－ｕ１）（ｕ０－ｕ１）

Ｔｗ
ｗＴＣ０ｗ＋ｗ

ＴＣ１ｗ
（２）

定义类内散度矩阵以及类间散度矩阵分别为

Ｓｗ ＝Ｃ０＋Ｃ１ ＝∑
ｙｉ＝０
（ｘｉ－ｕ０）（ｘｉ－ｕ０）

Ｔ＋

　　∑
ｙｉ＝１
（ｘｉ－ｕ１）（ｘｉ－ｕ１）

Ｔ

Ｓｂ ＝（ｕ０－ｕ１）（ｕ０－ｕ１）













Ｔ

（３）
则根据式（３），式（２）可重新表示为

Ｊ＝
ｗＴＳｂｗ
ｗＴＳｗｗ

（４）

这被称为广义瑞利商。

接下来将 ＬＤＡ推广到多分类任务中。假定

存在 ｋ个类，且第 ｉ类样本数为 ｎｉ。定义全局散
度矩阵为

Ｓｔ＝Ｓｂ＋Ｓｗ＝∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－ｕ）（ｘｉ－ｕ）

Ｔ
（５）

式中：ｎ＝∑
ｋ

ｉ＝１
ｎｉ；ｕ为所有样本的均值向量。类

内散度矩阵仍然为所有类别样本的协方差矩阵：

Ｓｗ ＝∑
ｋ

ｉ＝１
Ｃｉ （６）

由式（５）和式（６）可以得到类间散度矩阵为

Ｓｂ ＝Ｓｔ－Ｓｗ ＝∑
ｋ

ｉ＝１
ｎｉ（ｕｉ－ｕ）（ｕｉ－ｕ）

Ｔ
（７）

多分类 ＬＤＡ的 Ｊ可以有多种实现方法，其中
一种常见的构造形式仍如式（４）所示。

由于 ＬＤＡ从高维空间到低维空间的函数映
射是线性的，然而，在不少现实任务中，可能需要

非线性映射才能找到更可分的低维空间。因此此

时需要非线性降维，其中一种常用的方法是基于

核技巧对 ＬＤＡ进行“核化”得到核化线性判别分
析（ＫＬＤＡ）［２７］。

２　基于 ＣＣＳ的半监督分类算法

首先对要用到的符号进行定义，根据是否有

标签本文将训练数据集 Ｘ＝［Ｌ，Ｕ］∈Ｒｄ×Ｎ分为两
部分，ｄ为训练样本的维度，Ｎ为训练样本的数
目。其中标记样本特征矩阵 Ｌ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｌ］∈
Ｒｄ×ｌ，其对应的标签为［ｙ１，ｙ２，…，ｙｌ］。未标记样
本特征矩阵则为 Ｕ＝［ｘｌ＋１，ｘｌ＋２，…，ｘｌ＋ｕ］∈
Ｒｄ×ｕ，ｌ＋ｕ＝Ｎ为训练样本总个数。测试样本集
则为 Ｔ。本文算法主要包括 ３个部分：未标记样
本初始类别确定度获取、样本类别确定度安全处

理和半监督分类器。图１所示为本文算法流程。
２．１　未标记样本初始类别确定度获取

在图１中，作为输入的 Ｌ和 Ｕ的维度往往较
高，为了能够提取样本特征并且方便得到类别确

定度，首先对样本进行降维。为了在降维过程中

利用到类别信息，使得在降维后的子空间中，异

类样本之间更具有可分性，采用 ＫＬＤＡ方法。
训练样本经过 ＫＬＤＡ降维后，得到投影特征 Ｌ１
和 Ｕ１。

在样本进行降维之后，根据标记样本训练出

ＳＶＭ，这主要是利用ＳＶＭ的输出 ｆ（ｘｉ）＝ｗ
Ｔ（ｘｉ）＋

ｂ能够有效衡量样本的可靠性。由于样本一般为
多类，因此要构造多分类 ＳＶＭ。对比“一对其余
法”和“一对一法”。前者由于正负类训练样本极

不均衡，有可能会造成分类面出现偏差，进而导致

３４９１
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样本类别判决出现错误及 ｆ（ｘｉ）无法有效衡量样
本的可靠性。因此本文采用“一对一法”构造多

分类 ＳＶＭ。以获取未标记样本属于类别 ｍ的初
始确定度为例，其流程如图 ２所示，Ｌ（ｍ）１ 表示 Ｌ１
降维后属于第 ｍ类别的标记样本。

首先，将 Ｌ（ｍ）１ 作为正类，其余类别的标记样

本作为负类，两两训练出二分类 ＳＶＭ。之后将 Ｕ１
输入到每个二分类 ＳＶＭ中，得到对应的输出向
量。例如：ｆ（ｍ，ｍ－１）＝（ｗＴ（Ｕ１）＋ｂ）

Ｔ
表示 Ｕ１输

入到 Ｌ（ｍ）１ 和 Ｌ（ｍ－１）１ 训练出的 ＳＶＭ中得到的输出
向量。由于输出函数较多，借鉴投票法判决类别

的思想，将所有的输出向量相加得到未标记样本

属于第 ｍ类别的初始确定度 ｆ（ｍ）。此时 ｆ（ｍ）仍
然满足值越大，属于第 ｍ类别的确定性越大，值
越小，属于 ｍ类别的确定性越小的性质。尽管本
节只是列出了获取未标记样本 Ｕ属于第 ｍ类确
定度的过程，其他类别 ｆ（ｉ），ｉ≠ｍ，ｉ＝１，２，…，ｋ，可
由此推广得到，这里不再赘述。

图 １　本文算法流程

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ２　多分类 ＳＶＭ构造及未标记样本初始类别确定度获取

Ｆｉｇ．２　ＭｕｌｔｉｃｌａｓｓＳＶＭｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｎｄａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌｃｌａｓｓｃｅｒｔａｉｎｔｙｏｆｕｎｌａｂｅｌｅｄｓａｍｐｌｅｓ

２．２　样本类别确定度安全处理

对于向量 ｆ（ｉ）里的元素值，当其值大于 １时，

属于 ｉ类的可信度很高，当其值小于 －１时，属于ｉ
类的可信度很低，为了准确方便地利用 ｆ（ｉ），本文

对其进行归一化和阈值处理，归一化方法较多，本

文采用 ｍｉｎｍａｘ标准化方法得到：

ｐ（ｉ）Ｕ ＝ｆ
（ｉ） －ｍｉｎ
ｍａｘ－ｍｉｎ

（８）

式中：ｐ（ｉ）Ｕ 为未标记样本 Ｕ经过归一化之后属于类

别ｉ的确定度；ｍａｘ和ｍｉｎ分别为ｐ（ｉ）Ｕ 中元素的最大

值和最小值。对于阈值处理，设置阈值 ｔ，当 ｐ（ｉ）Ｕ 里
面的元素值小于预设的阈值ｔ时，将其设置为０。即：
ｐ（ｉ）Ｕ，ｊ ＝

０　　 ｐ（ｉ）Ｕ，ｊ ＜ｔ

ｐ（ｉ）Ｕ，ｊ
{

其他
ｉ∈ ｛１，２，…，ｋ｝，ｊ∈ ｛１，２，…，ｕ｝

（９）

其中：ｐ（ｉ）Ｕ，ｊ为向量 ｐ
（ｉ）
Ｕ 的元素值。此时 ｔ值越大，

表示对利用的未标记样本可靠性要求越高。当

ｔ＝１时，未标记样本属于各个类别的确定度都为
０，在之后的半监督过程中不起作用。此时半监督
算法性能退化至全监督性能。当数据分布存在类

间重叠等极端情况时，通过增大阈值 ｔ，可以防止
半监督算法的性能恶化，有效地保证半监督算法

稳定性。通过上述处理，加大了可靠样本的权重

而减小了不可靠样本权重，保证利用的未标记样

本拥有足够的可信度。

之后计算标记样本 Ｌ的类别确定度，设属于
ｉ类别的原始标记样本集为 Ｌ（ｉ）。显然，对于
Ｌ（ｉ），其属于 ｉ类别确定度为 １，属于其他类别则
为０。因此，标记样本 Ｌ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｌ］属于 ｉ
类别的确定度向量可以表示如下：

ｐ（ｉ）Ｌ，ｊ ＝
１　　ｙｊ＝ｉ

０　　ｙｊ≠
{ ｉ

（１０）
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式中：ｐ（ｉ）Ｌ，ｊ为向量 ｐ
（ｉ）
Ｌ 的第 ｊ个元素值；ｙｊ为样本 ｘｊ

的标签。因此对于所有的样本 Ｘ，其属于 ｉ类别
的确定度如式（１１）所示：
ｐ（ｉ）＝［ｐ（ｉ）Ｌ ，ｐ

（ｉ）
Ｕ ］　　ｉ∈ ｛１，２，…，ｋ｝ （１１）

２．３　半监督分类器
为了充分利用未标记样本的信息，本文接下

来对原始训练集数据进行半监督 ＬＤＡ降维，其原
理是将上述获得的样本类别确定度融入到散度矩

阵中得到新的目标函数，从而使样本在投影后的

子空间中更具有可分性。首先重新定义类内均值

向量 ｕｉ和总均值向量 ｕ分别为

ｕｉ＝
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ ｘｊ

∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ

＝ (Ｘ ｐ（ｉ）ｊ ∑
Ｎ

ｊ＝１

ｐ（ｉ） )ｊ ＝Ｘｐ⌒（ｉ）

ｕ＝
∑
ｋ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ ｘｊ

∑
ｋ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ

＝ (Ｘ ∑ｋ
ｉ＝１
ｐ（ｉ） ∑

ｋ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ） )ｊ ＝Ｘｐ















⌒

（１２）
全监督 ＬＤＡ中均值向量代表了样本的特征

平均值。如果将样本特征映射到空间中，设每个

样本的密度为 １，那么此时的均值向量就是每个
类的质心。借鉴这个思想，本文将样本 Ｘ属于各
个类别的确定度作为密度，样本属于该类别可靠

性越高，则密度越大，对该类质心位置影响越大，

反之则越小。由于充分融入了未标记样本的特征

信息，使得求出的均值向量更加真实可靠，而且对

噪声不敏感。

接下来，为了得到“广义瑞利商”优化函数，

定义新的散度矩阵如下：

Ｓｂ′＝∑
ｋ

ｉ＝１
ｎｉ（ｕｉ－ｕ）（ｕｉ－ｕ）

Ｔ ＝

　　 [Ｘ ∑ｋ
ｉ＝１
ｎｉ（ｐ

⌒（ｉ） －ｐ⌒）（ｐ⌒（ｉ） －ｐ⌒） ]Ｔ ＸＴ ＝
　　ＸＳ⌒ｂＸ

Ｔ　　ｎｉ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ （１３）

Ｓｗ′＝∑
ｋ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ （ｘｊ－ｕｉ）（ｘｊ－ｕｉ）

Ｔ ＝

　　 [Ｘ ∑ｋ
ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ （ｈｊ－ｐ

⌒（ｉ）
）（ｈｊ－ｐ

⌒（ｉ）
） ]Ｔ ＸＴ ＝

　　ＸＳ⌒ｗＸ
Ｔ

（１４）

Ｓｔ′＝∑
ｋ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ （ｘｊ－ｕ）（ｘｊ－ｕ）

Ｔ ＝

　　 [Ｘ ∑ｋ
ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐ（ｉ）ｊ （ｈｊ－ｐ

⌒
）（ｈｊ－ｐ

⌒
） ]Ｔ ＸＴ ＝

　　ＸＳ⌒ｔＸ
Ｔ

（１５）

式中：ｐ（ｉ）ｊ 为向量 ｐ
（ｉ）
的元素值；ｈｊ∈Ｒ

Ｎ×１
中元素

的数学表达式如下：

ｈｊ，ｉ ＝
１　　　 ｉ＝ｊ
０{ 其他

（１６）

其中：ｈｊ，ｉ为向量 ｈｊ的元素值。
从式（１３）～式（１５）可以看出，不同于全监督

ＬＤＡ的是，本文在类间散度矩阵 Ｓｂ中改变了 ｎｉ
的定义，在类内散度矩阵 Ｓｗ和全局散度矩阵 Ｓｔ
中添加了 ｐ（ｉ）ｊ 作为权重。当样本属于该类别的确

定度越小时，ｐ（ｉ）ｊ 值越小，对散度矩阵的影响越

小，反之则越大。这样做不仅充分融入了未标记

样本的信息还减小了错分样本的影响，从而使得

散度矩阵能够代表更加真实准确的样本分布

信息。

可以证明新的散度矩阵仍然满足 Ｓｔ＝Ｓｂ＋
Ｓｗ，因此在构造新的广义瑞利熵时，可以采用三
者中的任意两者。以 Ｓｗ和 Ｓｂ为例，表示如下：

ｍａｘ
ｗ

ｗＴＳｂｗ
ｗＴＳｗｗ

（１７）

式中：ｗ∈Ｒｄ×（Ｎ－１）。式（１７）可通过如下广义特征
值来求解：

Ｓｂｗ＝λＳｗｗ （１８）

式中：λ为拉格朗日乘子。ｗ的闭式解则是 Ｓ－１ｗ Ｓｂ
的 Ｎ－１个特征向量组成的矩阵。可以看出其求
解是非常简单的。

由于上述的半监督降维是线性降维，接下来，

本文利用核方法将其推广到非线性降维中，得到

核化半监督 ＬＤＡ。首先对样本 Ｘ进行非线性变
换 Ｘ→Φ（Ｘ），根据式（１３）、式（１４）、式（１７），核
化目标函数可表示为

ｍａｘ
ｗ

ｗＴΦ（Ｘ）Ｓ
⌒
ｂ（Φ（Ｘ））

Ｔｗ

ｗＴΦ（Ｘ）Ｓ
⌒
ｗ（Φ（Ｘ））

Ｔｗ
（１９）

根据可再生核希尔伯特空间的有关理论可

知，式（１９）问题的任何解 ｗ∈Ｆ都处在所有训练
样本张成的子空间中。由于本文样本的类别确定

度信息是由 ＳＶＭ得出来的，在标记样本较少时，
处于分类面附近的未标记样本属于每个类别的确

定度都会比较低。为了减小这部分样本在核化过

程中的影响，将 ｗ表示如下：

ｗ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｊｐ

（ｓ）
ｊ Φ（Ｘｊ）＝Φ（Ｘ）ｄｉａｇ（ｐ

（ｓ）
）ａ （２０）

式中：ｐ（ｓ） ＝∑
ｋ

ｉ＝１
ｐ（ｉ），其综合衡量了样本的可靠

性。当样本 Ｘｊ处于分类面附近时，ｐ
（ｓ）
值比较小，
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这样在核化过程中起到的作用较小，保证了半监

督 ＫＬＤＡ的算法稳定性。
接下来将式（２０）代入到式（１９）得到：

Ｊ＝［ａＴｄｉａｇ（ｐ（ｓ））（Φ（Ｘ））Ｔ·

　　Φ（Ｘ）Ｓ
⌒
ｂ（Φ（Ｘ））

ＴΦ（Ｘ）ｄｉａｇ（ｐ（ｓ））ａ］／

　　［ａＴｄｉａｇ（ｐ（ｓ））（Φ（Ｘ））ＴΦ（Ｘ）·

　　 Ｓ⌒ｗ（Φ（Ｘ））
ＴΦ（Ｘ）ｄｉａｇ（ｐ（ｓ））ａ］＝

　　（ａＴｄｉａｇ（ｐ（ｓ））ＫＳ⌒ｂＫｄｉａｇ（ｐ
（ｓ）
）ａ）／

　　（ａＴｄｉａｇ（ｐ（ｓ））ＫＳ⌒ｗＫｄｉａｇ（ｐ
（ｓ）
）ａ） （２１）

式中：Ｋ为核函数矩阵，按照式（１８）的方法即可
求解出 ａ，最后代入到式（２０）求解出 ｗ。

依照上述算法对测试样本进行半监督降维

后，需要对其进行分类，此时采用最近邻分类器

（ＮｅａｒｅｓｔＮｅｉｇｈｂｏｒＣｌａｓｓｉｆｉｅｒ，ＮＮＣ）。这是因为训
练集样本在降维后，同类样本往往较近，异类样本

相距较远。此时投影后的均值向量充分代表了每

个类别的特征信息。降维之后的均值向量可表

示为

ｕ⌒ｉ＝ｗ
Ｔｕｉ　ｉ∈ ｛１，２，…，ｋ｝ （２２）
将其作为最近邻分类器的标记样本，测试样

本的类别即为距离其最近的ｕ⌒ｉ的类别。可以看
出，采用最近邻分类器契合了降维后的数据特点，

而且算法简单，运行速度快。

３　实验验证

本文设计了相关实验对本文算法性能进行衡

量。实验一共分成 ３个部分：首先是对本文算法
进行探讨，验证本文算法有关步骤的有效性；之后

对本文算法与全监督算法进行实验，比较两者性

能上的差异性；最后将本文算法与其他半监督算

法进行实验，对结果进行比较。实验采用数据集

包括 ２部分：训练样本和测试样本。其中训练样
本选择了 Ｔ７２系列主战坦克（ｓｎ＿１３２）、ＢＭＰ２系
列六轮履带式装甲车（ｓｎ＿ｃ２１）以及 ＢＴＲ７０装甲
（ｓｎ＿ｃ７１）。３种训练目标的光学图像如图 ３所
示，ＳＡＲ图像如图 ４所示。虽然 ３种车辆的光学
图像的差异明显，但是对应的 ＳＡＲ图像在视觉上
无法分辨：它们的空间和谱特征十分相似，而且由

于斑点噪声的影响，加大了识别的难度。实验选

用 Ｔ７２（ｓｎ＿ｓ７）、ＢＭＰ２（ｓｎ＿ｃ９５６６）、ＢＴＲ７０（ｓｎ＿
ｃ７０）作为测试样本，可以看出，训练样本与测试
样本的同类目标的型号不同，使得目标分类难度

增大。表１展示出了训练样本与测试样本的种类
及样本数量。

图 ３　３种训练目标的光学图像

Ｆｉｇ．３　Ｏｐｔｉｃａｌｉｍａｇｅｓｏｆｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｏｂｊｅｃｔｉｖｅ

图 ４　３种训练目标的 ＳＡＲ图像

Ｆｉｇ．４　ＳＡＲｉｍａｇｅｓｏｆｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｏｂｊｅｃｔｉｖｅ

表 １　训练样本与测试样本的种类及样本数量

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｙｐｅｓａｎｄｑｕａｎｔｉｔｉｅｓｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓａｎｄ

ｔｅｓｔｉｎｇｓａｍｐｌｅｓ

样本

种类

训练样本 测试样本

Ｔ７２
（ｓｎ＿１３２）

ＢＭＰ２
（ｓｎ＿ｃ２１）

ＢＴＲ７０
（ｓｎ＿ｃ７１）

Ｔ７２
（ｓｎ＿ｓ７）

ＢＭＰ２
（ｓｎ＿ｃ９５６６）

ＢＴＲ７０
（ｓｎ＿ｃ７０）

样本数／幅 ２３２ ２３２ ２３２ １９１ １９１ １９１

３．１　算法分析
本文算法在获取未标记样本的类别确定度

时，首先使用了 ＫＬＤＡ对原始样本数据进行监督
降维，为了验证使用 ＫＬＤＡ的有效性，将其置换成
核化 主 成 分 分 析 （ＫｅｒｎｅｌＰｒｉｎｃｉｐａｌＣｏｍｐｏｎｅｎｔ
Ａｎａｌｙｓｉｓ，ＫＰＣＡ）算法这种被广泛使用的无监督降
维算法，并将两者对分类精度的影响进行对比。
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　第 ９期 高飞，等：基于样本类别确定度的半监督分类

在训练样本中每类选取相同比例的样本作为初始

标记样本集，得到 ＣＣＳ使用上述 ２种降维算法分
类精度走势如图 ５所示，ＫＬＤＡＣＣＳ表示使用
ＫＬＤＡ进行原始数据的降维，ＫＰＣＡＣＣＳ表示使
用 ＫＰＣＡ进行原始数据的降维。

从图５可知，不同降维算法的分类精度的差
异十分明显：ＫＬＤＡＣＣＳ的分类精度明显高于
ＫＰＣＡＣＣＳ，标记样本比例越小，差异越大。标记
样本数增加时，差异有所减小。这是因为当标记

样本较少时，相比于 ＫＰＣＡ，ＫＬＤＡ利用了样本类
别差异，吸收了标记样本类别信息，使其具备良好

的样本特征表征能力；当标记样本数增加时，ＫＰ
ＣＡ足够表征未标记样本，使得 ＫＰＣＡ与 ＫＬＤＡ性
能接近。上述实验证明了对原始样本数据进行降

维时使用 ＫＬＤＡ进行降维的有效性。
在获取未标记样本的类别确定度时，为了提

高未标记样本的安全性，本文对类别确定度进行

了阈值处理，接下来分析阈值 ｔ的变化对分类性
能的影响进行探讨。通过选取几个典型的 ｔ值，
得到对应的分类精度走势图（见图６），来说明

图 ５　不同降维算法对本文算法分类精度影响走势

Ｆｉｇ．５　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｔｒｅｎｄｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｍｅｎｓｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

图 ６　不同阈值设置时本文算法的分类精度走势

Ｆｉｇ．６　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｔｒｅｎｄｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｅｔｔｉｎｇ

在实际中如何取 ｔ值。
当 ｔ＝０．２时，分类精度最高，ｔ＝０次之。随

着标记样本比例的增加，两者的分类性能逐渐靠

近。当标记样本的比例达到 １５％时，ｔ＝０的分类
精度超越前者。当阈值 ｔ设置较大时，如 ｔ＝０．７，
ｔ＝１时，分类精度降低。

从上述实验可知，在标记样本很少时，相比于

ｔ＝０利用所有的未标记样本类别确定度信息，通
过设置合理的阈值，使得在半监督过程中利用的

未标记样本具有一定的可信度，有效地提高了分

类性能。随着标记样本数的增加，利用多分类

ＳＶＭ获取的样本类别确定度的可信度提升，进而
可以放宽阈值，调整为 ｔ＝０，利用所有的未标记样
本信息，达到最好的分类效果。因此在实际应用

中，只需在标记样本很少时设置较小的 ｔ值，标记
样本增多设置 ｔ＝０即可。针对 ｔ值较大分类精度
较低的现象，是因为此时对利用的未标记样本可

靠性要求很高，ＣＣＳ吸收未标记样本信息较少，导
致半监督降维时，样本在投影后的子空间可分性

不好。

最后，本文利用可视化图形来验证本文算法

中的半监督 ＬＤＡ的有效性，如图 ７所示，ｔｅｓｔ
ＢＭＰ２表示从 ＢＭＰ坦克中挑选的一个测试样本，
ｕＢＭＰ２，ｕＢＴＲ７０，ｕＴ７２表示各类均值向量，箭
头所指类别表示利用 ＮＮＣ算法对测试样本的判
决结果，图中的点均表示投影后的向量。

可以看出在 ＬＤＡ中，同类样本降维后相距很
近，ＬＤＡ只是借助于标记样本进行分类，因此类
均值向量就在标记样本附近，根据 ＮＮＣ算法，
ｔｅｓｔＢＭＰ２样本相距 Ｔ７２的均值向量最近，因此样
本被错分为 Ｔ７２类别。与 ＬＤＡ不同，半监督 ＬＤＡ
中的类均值向量与标记样本相距较远。这是因为

半监督 ＬＤＡ通过充分吸收未标记样本的特征信
息，使得降维后的类均值向量更能代表真实的样

本特征分布，同时，测试样本更加靠近其所属类别

的类均值向量。如图 ７（ｂ）所示，此时 ｔｅｓｔＢＭＰ２
明显相距 ｕＢＭＰ２最近，样本分类为 ＢＭＰ２，这也
是本文算法对原始样本数据进行降维时采用

ＫＬＤＡ而不是 ＬＤＡ的原因。
３．２　与全监督算法的比较

为了验证本文算法的有效性，将其与使用

ＬＤＡ进行降维，之后利用 ＮＮＣ进行分类的全监督
算法（ＬＤＡＮＮＣ）进行性能对比。同时，当本文算
法中使用核方法时，称此时算法为核化 ＣＣＳ
（ＫＣＣＳ）。因此同样为了验证 ＫＣＣＳ的有效性，本
文将其与 ＫＬＤＡＮＮＣ算法进行比较。在训练样
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本中每类选取相同比例的样本作为初始标记样本

集，得到不同算法的分类精度走势图，如图８所示。
从图８可知，在标记样本比例小于２０％时，本

文算法的分类精度明显高于全监督算法 ＬＤＡ
ＮＮＣ，ＫＣＣＳ的分类精度明显高于 ＫＬＤＡＮＮＣ。当
标记样本比例达到 ４０％时，半监督算法与全监督
算法性能差异较小。另外，在标记样本比例达到

１０％时，此时本文算法以及ＫＣＣＳ的分类精度已

图 ７　３类标记坦克样本在 ＬＤＡ和半监督

ＬＤＡ中的二维特征

Ｆｉｇ．７　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｅａｔｕｒｅｏｆｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｌａｂｅｌｅｄ

ｔａｎｋｓａｍｐｌｅｓｉｎＬＤＡａｎｄｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄＬＤＡ

图 ８　全监督算法与本文算法的分类精度走势

Ｆｉｇ．８　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｔｒｅｎｄｏｆｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

比较接近收敛值，相比全监督算法能够更快地收敛。

上述实验说明了在标记样本较少时，本文算

法以及 ＫＣＣＳ有效提高了分类器的泛化性能。当
标记样本增多时，此时的标记样本具有足够的特

征表达能力，能够训练出一个性能较好的分类器，

使得全监督算法的分类精度逐渐接近半监督算

法。另外对比图８各曲线可知，核化之后的 ＫＣＳＳ
算法分类性能得到了提高，这说明本文遥感数据

在原空间中线性可分性不好，通过核化寻找到一

个更高维度的线性可分空间。因此针对不同的数

据可以选择核化或者非核化的方法进行样本的降

维。这也是本文算法采用 ＫＬＤＡ而不是 ＬＤＡ对
原始数据进行降维的原因。

３．３　与其他半监督算法的比较
为了进一步验证本文半监督算法 ＣＣＳ的有

效性，选取其他４种半监督算法进行对比，包括标
签传播（ＬａｂｅｌＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，ＬＰ）［２８］、ＰＳ３ＶＭＤ［１５］、
限 制 Ｋ 均 值 聚 类 （Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ＫＭｅａｎｓ，Ｃ
ＫＭｅａｎｓ）［２９］、ＳＤＡ（ＳｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄＤｉｓｃｒｉｍｉｎａｎｔ
Ａｎａｌｙｓｉｓ）算法［３０］

。其中 ＬＰ通过建立相似矩阵，
将标记样本的标签按相似程度传播给未标记样

本；ＰＳ３ＶＭＤ通过利用样本间的相似性提取可靠
的增量样本加入到初始标记样本集；ＣＫＭｅａｎｓ通
过添加“勿连”与“必连”约束对分类进行指导；

ＳＤＡ则是通过向 ＬＤＡ中添加正则式进行半监督
分类。由于本文算法、ＳＤＡ建立在 ＬＤＡ的基础
上，因此为了保证比较的公平性，ＬＰ、ＰＳ３ＶＭＤ、
ＣＫＭｅａｎｓ事先利用 ＬＤＡ对原始数据进行降维，
以此能够得到更准确的特征。在训练样本中每类

选取相同比例的样本作为初始标记样本集，得到

不同算法随标记样本比例变化的分类精度走势

图，如图９所示。

图 ９　不同半监督算法的分类精度走势

Ｆｉｇ．９　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｔｒｅｎｄｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
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　第 ９期 高飞，等：基于样本类别确定度的半监督分类

从图９可以看出，在标记样本较少时，本文算
法分类精度最高，相比其他半监督算法始终高出

至少 ８％的分类精度，而 ＳＤＡ次之，说明了基于
ＬＤＡ的半监督算法拥有良好的分类性能。对于
ＬＰ、ＰＳ３ＶＭＤ、ＣＫＭｅａｎｓ算法，由于事先利用了
ＬＤＡ进行降维，否则与本文算法的分类精度差异
会更加的明显。本文分析可知，ＬＰ、ＰＳ３ＶＭＤ是
通过迭代的方式向未标记样本赋予伪标签，样本

的标签一旦出错，便会影响后续分类器的训练，导

致分类器性能提升不高；ＣＫＭｅａｎｓ算法通过添加
约束条件并不能充分利用未标记样本样本的谱信

息；ＳＤＡ重在保持样本之间的邻域关系，但是对
数据分布要求较高。而本文算法一方面基于

ＬＤＡ充分地利用了标记样本的类别信息，另一方
面通过将未标记样本的类别确定度融入到半监督

过程中，可靠地吸收了未标记样本的特征信息，使

得在标记样本极少时算法更加稳定和准确。此

外，本文算法并不需要像 ＬＰ、ＰＳ３ＶＭＤ一样进行
迭代，也不需要像 ＳＤＡ建立图模型矩阵，算法较
为简单。

４　结　论

１）创新性地利用训练样本降维和一对一
ＳＶＭ，有效地赋予了未标记样本类别确定度信息。

２）通过对类别确定度预处理，提高了类别确
定度利用的安全性。

３）基于样本类别确定度推导了半监督 ＬＤＡ
降维算法，并通过核化方法将其推广到非线性降

维领域中，根据降维后的数据特点，采用 ＮＮＣ进
行测试样本的分类。

采用 ＭＳＴＡＲ数据库中的 ＢＭＰ２、Ｔ７２、ＢＴＲ７０
系列样本作为数据集，通过一系列实验验证了本

文算法有关步骤的有效性；证实了本文算法相比

全监督算法可以得到更高的分类精度以及具有更

好的鲁棒性；验证了本文算法相比其他半监督算

法可以更好地适应标记样本缺乏时的情况，表现

出了良好的精确度和稳定性。
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　高飞　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：数字图像

融合与处理、运动目标检测、机器学习。

朱福利　男，硕士研究生。主要研究方向：机器学习。
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　第 ９期 高飞，等：基于样本类别确定度的半监督分类
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　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７１２０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０１０９１７：４３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０１０９．１１０２．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１７７１０２７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｅｉｇａｏ２０００＠１６３．ｃｏｍ
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基于双特征的丘陵山区耕地低空遥感

图像配准算法

宋飞１，２，３，杨扬１，２，，杨昆１，２，张愫１，３，毕东升１，３

（１．云南师范大学 信息学院，昆明 ６５０５００；　２．西部资源环境地理信息技术教育部工程研究中心，昆明 ６５０５００；

３．云南师范大学 模式识别与人工智能实验室，昆明 ６５０５００）

　　摘　　　要：针对丘陵山区耕地小型无人机航拍图像（低空遥感图像）中的尺度变化、几
何畸变、图像重叠等问题，提出了基于双特征的丘陵山区耕地低空遥感图像配准算法。该算法

鉴于丘陵山区耕地背景环境复杂、光照因素等影响，采用尺度不变特征 ＳＵＲＦ算法提取了遥感
图像的特征点，并构建了能够稳健描述航拍图像几何特征的双特征描述子；在此基础上，以高

斯混合模型（ＧＭＭ）为核心，结合２个单一特征差异描述子（基于欧氏距离的全局特征和基于
和向量的局部特征）构造的双特征描述子，得到了能够同时通过 ２种特征进行对应关系评估
的双特征有限混合模型（ＤＦＭＭ），并通过再生核希尔伯特空间（ＲＫＨＳ），基于高斯径向基函数
（ＧＲＢＦ）对待配准图像进行了全局与局部结构双约束的空间变换更新。为了验证本文算法的
可行性及其性能，采用小型无人机航拍的丘陵山区坡耕地多视角遥感图像开展了实验，将本文

算法与 ＳＩＦＴ、ＳＵＲＦ、ＣＰＤ、ＡＧＭＲｅｇ、ＧＬＭＤＴＰＳ及 ＰＲＧＬＳ进行了比较。实验结果表明，本文算
法不仅在不同坡度的坡耕地航拍图像多视角配准过程中，均具有较好的鲁棒性，也适用于部分

复杂地形小型无人机航拍的多视角遥感图像配准。

关　键　词：图像配准；小型无人机；双特征；有限混合模型；再生核希尔伯特空间（ＲＫＨＳ）
中图分类号：Ｓ１２７；Ｓ２５２＋．９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９５２１２

　　丘陵山区是中国南方主要的地貌结构［１］
，其

地面崎岖不平、岗拗交错，又常年受多雾、多雨气

候条件的影响，导致耕地数量减少，水土流失加

重，以及土壤环境污染加剧等现象。严重威胁着

丘陵山区的农业生产、粮食安全和可持续发展
［２３］
。

在此严峻背景下，如何及时提取耕地分布信息，对

于改善丘陵山区居民生活水平至关重要。

航天、航空遥感技术是目前提取耕地分布信

息的重要方法
［４］
。但现有大、中型的航天、航空

遥感技术存在气象影响因子多、重访周期过长、应

急不及时和成本高等缺点。因此，采用小型无人

机进行耕地分布信息的遥感获取，具有机动灵活、

高时效、高分辨率、能耗低、成本低和受天气状况

影响小等优点
［５］
。在小型无人机获取遥感图像

（低空遥感图像）的过程中，由于受飞行器姿态、

高度、速度等因素影响，经常会导致获取的遥感图

像相对于地面目标实际位置发生挤压、扭曲、伸展、

偏移以及图像重叠度不规则等一系列问题。消除

这些因素所造成的同一场景（如不同视角的同一区

域）不在同一坐标系（相同尺度的空间坐标系）的

Administrator
新建图章
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情形，是顺利实现航拍数据分析的前提和保证。

针对以上问题，遥感图像配准方法可以依据

一定的相似性度量，对在不同条件下获取的两幅

或多幅遥感图像进行对准、叠加的操作，使得图像

在同一坐标系下获得最佳的重合。遥感图像配准

方法主要分为 ２类：基于区域的配准方法和基于
特征（例如点、线、面）的配准方法。由于点特征

具有光照、旋转不变，可靠性高，且易提取性、计算

简单、运算速度快，因此，选择图像中点特征研究

的最多，典型的点特征提取算法有 Ｈａｒｒｉｓ算子［６］
、

ＳＩＦＴ（ＳｃａｌｅＩｎｖａｒｉａｎｔＦｅａｔｕｒｅＴｒａｎｓｆｏｒｍ）算子［７］
、

ＳＵＲＦ（ＳｐｅｅｄｅｄＵｐＲｏｂｕｓｔＦｅａｔｕｒｅｓ）算子［８］
等。其

中，Ｂａｙ等［８］
提出的 ＳＵＲＦ算子，不仅具有尺度、

光照不变性，而且相比于 ＳＩＦＴ算子计算量小，处
理速度快而受到了领域内学者的青睐。

在基于特征点的图像配准方法研究领域，

Ｂｒｏｏｋ和 Ｂｅｎｄｏｒ［９］通过在 ＳＵＲＦ算子中加入拓扑
关系提高了遥感图像的配准精度；Ｚｈａｏ等［１０］

提

出了基于 ＳＩＦＴ和区域互信息优化的无人机遥感
图像方案，提高了配准的精度；Ｌｅｉ等［１１］

通过在

ＳＩＦＴ算法中加入随机抽样一致性和最小二乘法
提高了无人机遥感图像自动配准的精度；乔川

等
［１２］
针对传统图像配准方法难以对海洋、沙漠和

草原等特征不明显区域航空遥感图像进行配准的

问题，提出了一种基于地理位置信息的航空遥感

图像配准算法；Ｍｙｒｏｎｅｎｋｏ和 Ｓｏｎｇ［１３］提出了可以
同时处理刚性和非刚性配准问题的 ＣＰＤ（Ｃｏｈｅｒ
ｅｎｔＰｏｉｎｔＤｒｉｆｔ）算法，可以在牺牲些许配准精度的
前提下，通过采用快速高斯变换

［１４］
和矩阵低秩逼

近
［１５］
技术减少计算量来提升算法的配准速度。

Ｗａｎｇ等［１６］
提出了一种基于非对称高斯模型的非

刚性配准算法（ＡＧＭＲｅｇ），在再生核希尔伯特空
间（ＲＫＨＳ）决了正则化理论下的优化问题。Ｙａｎｇ
等

［１７］
提出了一种基于欧氏距离的全局特征描述

子和局部距离特征描述子的混合特征描述子的非

刚性配准（ＧＬＭＤＴＰＳ）算法，大幅提升了非刚性
点阵配准在处理冗余点和噪音等方面的鲁棒性。

Ｍａ等［１８］
提出的 ＰＲＧＬＳ通过匹配形状上下文

（ＳｈａｐｅＣｏｎｔｅｘｔ，ＳＣ）描述子来获取一个二进制对
应矩阵，如果分配高斯混合模型（ＧａｕｓｓｉａｎＭｉｘｔｕｒｅ
Ｍｏｄｅｌ，ＧＭＭ）的成员概率接近 １，则表示匹配，从
而来改善 ＣＰＤ的配准性能。

本文在综述图像配准方法研究现状的基础

上，针对丘陵山区耕地多视角航拍图像中的尺度

变化、几何畸变和图像重叠等问题，开展了图像特

征提取、匹配等相关算法和技术的研究。主要研

究工作以及贡献：首先，针对耕地复杂的空间分布

和几何形状，本文构建了能够稳健描述航拍图像

几何特征的双特征描述子（ＤｕａｌＦｅａｔｕｒｅＤｅｓｃｒｉｐ
ｔｏｒ，ＤＦＤ），此描述子由基于欧氏距离的全局特征
和基于和向量的局部特征构成。在图像配准过程

中，通过使用不确定性退火方案合理调节 ２个特
征的强度。其次，采用特征点集之间欧氏距离度

量的匹配策略最为常用，但匹配精度不高。为了

提高低空遥感图像的匹配精度，本文以 ＧＭＭ为
核心，结合构建的双特征描述子，得到了能够同时

通过２种特征进行对应关系评估的双特征有限混
合模型。最后，为了维护特征点集在进行空间变

换更新时的局部与全局结构稳定，构建了基于

Ｌ２Ｅ
［１９２１］

的双约束（局部、全局约束项）能量方程

来估计变换函数。

１　方　法

首先介绍本文算法的 ３个贡献：构建双特征
描述子、基于双特征有限混合模型、基于 Ｌ２Ｅ的双
约束能量方程。其次，详述具体的算法步骤。最

后，进行算法分析。假定 Ｄ维上的 ２个点集
ＹＭ×Ｄ＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙｍ｝

Ｔ
、ＸＮ×Ｄ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］

Ｔ

（待配准图像特征点集 Ｙ、参考图像特征点集 Ｘ），
其中 ｙｍ和 ｘｎ分别表示为 Ｙ的第 ｍ个特征点和 Ｘ
的第 ｎ个特征点。
１．１　构建双特征描述子

首先，以特征点 ｙｍ（注意：Ｘ处理类似）为中

心提取出 Ｋ个最近相邻点，把最近相邻点以偏离

中心点 ｙｍ 距离升序构成局部片段 ∑
Ｋ

ｋ＝１
ｙｍｋ（见

图１），并将特征点 ｙｍ与局部片段∑
Ｋ

ｋ＝１
ｙｍｋ中各点

形成向量ｙｍｙ
→
ｍｋ求和，得到 ｙｍ 的局部结构描述子

（ＬｏｃａｌＳｔｒｕｃｔｕｒｅＤｅｓｃｒｉｐｔｏｒ，ＬＳＤ）表达式为

ＬＹｍ ＝∑
Ｋ

ｋ＝１
γｍｋμｍｋ （１）

式中：γ为一个权重参数，用来调节μｍｋ与Ｌｍ之

图 １　心型特征点集中某中心点与其最近相邻点

（５个点）构成的局部片段

Ｆｉｇ．１　Ａｃｅｎｔｒａｌｐｏｉｎｔａｎｄｉｔｓｎｅａｒｅｓｔｎｅｉｇｈｂｏｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

（ｆｉｖｅｐｏｉｎｔｓ）ｃｏｎｓｔｒｕｃｔａｓｍａｌｌｆｒａｇｍｅｎｔｏｆｈｅａｒｔ

ｓｈａｐｅｄｆｅａｔｕｒｅｐｏｉｎｔｓ
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间的平衡；μｍｋ为向量ｙｍｙ
→
ｍｋ。当 ｙｍｋ相对于 ｙｍ是冗

余点时，权重参数 γ将起到消除这些冗余点的作
用，ＬＹｍ具体的计算方阵形式为

ＬＹｄｉａｇ＝（Ｒ
Ｙ －ＫＩ）Ｙ （２）

式中：Ｉ为 Ｍ×Ｍ对角矩阵；ＲＹ为一个 Ｍ×Ｍ的
矩阵；定义 ｒｉｊ表示 Ｒ

Ｙ
中任意一项，ｙｉ和 ｙｊ表示 Ｙ

中任意一点，且

ｒｉｊ＝
１
２槡π
ｅｘｐ －

ｙｉｙ
→
ｊ
２

( )２
　　　 ｙｊ∈ ｛ｙｉｋ｝

Ｋ
ｋ＝１

１
{

其他

（３）
然后，基于欧氏距离的全局特征 ＧＹ和基于

和向量的局部特征 ＬＹｍ构建具有特征互补的双特
征描述子，其表达式为

ＤＦＤＹ ＝ＧＹ ＋εＬＹ （４）
式中：ＤＦＤＹ为基于 ＧＹ和 ＬＹ的代价矩阵（Ｃｏｓｔ
Ｍａｔｒｉｘ），通过调节权重参数 ε，控制 ＧＹ和 ＬＹ之间
的代价平衡。在迭代开始时，ε值较大，最小化
ＤＦＤＹ相当于最小化 ＬＹ的代价；随着迭代次数增

加，利用非确定性退火方案 ε＝ｅｘｐ －
ｔ( )ｒ（其中 ｔ

为当前迭代次数，ｒ为常数）使 ε逐渐减小，该过
程倾向于最小化 ＧＹ的代价。

１．２　基于双特征有限混合模型

Ｍｙｒｏｎｅｎｋｏ和Ｓｏｎｇ［１３］在ＣＰＤ方法中提出２个
特征点集对应关系评估可以视为概率密度估计问

题。本节针对特征点集配准问题采用 ＧＭＭ进行
建模，结合双特征描述子对混合模型的参数进行

赋值，从而改进对应关系评估的效果。双特征有

限混合模型的推导过程，具体如下：

１）构建 ＧＭＭ。将整个参考图像特征点集 Ｘ
拟合成一个 ＧＭＭ，使其高斯模型（ＧａｕｓｓｉａｎＭｏｄ
ｅｌ，ＧＭ）的中心与待配准图像特征点集 Ｙ保持一
致，故 ＧＭＭ的概率密度函数（ＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙＤｅｎｓｉｔｙ
Ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＰＤＦ）为

ｐ（ｘθ）＝∑
Ｎ

ｎ＝１
ｌｎ∑

Ｍ

ｍ＝１
Ｐ（ｍ）ｐ（ｘｎ θｍ） （５）

式中：Ｐ（ｍ）＝１／Ｍ为混合系数，描述了第 ｍ个高
斯模型在混合模型中的权重。

典型地，对于点集配准问题，可以对 ＧＭＭ的
所有组成部分采用同一的各向同性的协方差

σ２Ｉ，且异常点的分布可以假设为均匀分布

ｐ（ｘＭ＋１）＝１
Ｎ
。令 θ＝｛μ１，μ２，…，μＭ，σ

２
１，

σ２２，…，σ
２
Ｍ｝为未知参数集，其中 μｍ 为第 ｍ个高

斯模型 ｙｍ。于是，混合模型表达式为

ｐ（ｘθ）＝ω
１
Ｎ
＋（１－ω）∑

Ｎ

ｎ＝１
ｌｎ∑

Ｍ

ｍ＝１
Ｐ（ｍ）ｐ（ｘｎ θｍ）

（６）
式中：ω为异常点的比率，且大小 ０≤ω≤１，

ｐ（ｘｎ θｍ）＝
１

（２πσ２）
Ｄ
２

ｅｘｐ －
ｘｎ－ｙｍ

２

σ( )２ 。然后，

基于贝叶斯准则来计算后验概率 ｐｍｎ，即

ｐｍｎ＝
ｅｘｐ － １

２σ２
（ｄｍｎＬ）[ ]２

∑
Ｍ

ｊ＝１
ｅｘｐ － １

２σ２
（ｄｊｎＬ）[ ]２ ＋（２πσ２）Ｄ２ ω

１－ω
·
Ｍ
Ｎ

（７）

式中：ｄｍｎＬ ＝ ｘｎ－Ｔ（ｙｍ），（ｄ
ｍｎ
Ｌ）

２
为 ｘｎ与 Ｔ（ｙｍ）

之间的欧氏距离，Ｔ（ｙｍ）为变换函数；ｐｍｎ为待配准
图像 ｙｍ与参考图像 ｘｎ在当前估计出的 Ｔ（ｙｍ）下

的吻合程度；ｄｊｎＬ与 ｄ
ｍｎ
Ｌ 类似。

２）构建双特征有限混合模型（ＤＦＭＭ）。若
使用式（７）进行对应关系评估，只考虑点集 Ｘ到
点集 Ｙ之间的欧氏距离，可能导致配准过程的鲁
棒性不好，例如：ｘａ和 ｘｂ的局部结构不同，但 ｘａ
与 ｘｂ到 ｙｍ的欧氏距离一致，导致 ｐｍａ与 ｐｍｂ相等。

为了解决以上问题，将双特征描述子式（４）
代替方程式（７）中的欧氏距离，重写式（７）的形式
得到 ＤＦＭＭ，并将其定义如下：

ｐｍｎ＝
ｅｘｐ－ １

２σ２
（ｄｍｎＤＦＤ）[ ]２

∑
Ｍ

ｊ＝１
ｅｘｐ－ １

２σ２
（ｄｊｎＤＦＤ）[ ]２ ＋（２πσ２）Ｄ２ ω

１－ω
·
Ｍ
Ｎ

（８）
式中：ｄｍｎＤＦＤ ＝ｄ

ｍｎ
Ｇ ＋εｄ

ｍｎ
Ｌ，ｄ

ｍｎ
ＤＦＤ、ｄ

ｍｎ
Ｇ 和 ｄ

ｍｎ
Ｌ 分别为混

合特征描述子、欧氏距离和局部结构描述子；ｄｊｎＤＦＤ
和 ｄｍｎＤＦＤ类似。
１．３　基于 Ｌ２Ｅ的双约束能量方程

从全局（欧氏距离）的角度结合局部特征（和

向量）对点集空间分布和结构进行分析，为点集

匹配问题提供了一条新颖而具有潜力的解决途

径。但该方法不可避免的会产生误匹配，即异常

点。因此，在空间变换更新中，不得不对变换函数

Ｔ（ｙｍ）采取鲁棒的估计。本文构建基于 Ｌ２Ｅ
［１９２１］

的双约束能量方程来估计变换函数 Ｔ（ｙｍ），其表
达式为

Ｅ（Ｔ，σ２）＝Ｌ２Ｅ（Ｔ，σ
２
）＋ （Ｔ） （９）

式中：Ｌ２Ｅ为一个最小密度之间 Ｌ２距离的鲁棒估
计子，其特点适用于分析包含冗余点的大规模数

据集。 （Ｔ）表示基于正则化项的双约束项，对变
换函数 Ｔ（ｙｍ）进行平滑性约束。
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１）构 建 Ｌ２Ｅ估计子。假设有参数模型
Ｐ（ｚθ），本文目标是对 Ｌ２距离进行最小化，即

θ

＝ａｒｇｍｉｎ

θ ∫（ｐ（ｚθ）－ｐ（ｚθ０））２ｄｚ＝
　　 ａｒｇｍｉｎ

θ ∫（ｐ（ｚθ）２ｄｚ－２∫ｐ（ｚθ）ｐ（ｚθ０）ｄｚ＋
　　∫ｐ（ｚθ０）２ｄｚ）＝ａｒｇｍｉｎθ ∫（ｐ（ｚθ）－２Ｅ（ｐ（ｚθ０）））

（１０）
式中：参数 θ的真实值 θ０未知，省略了与 θ无关

的常数项∫ｐ（ｚθ０）２ｄｚ。基于 Ｌ２距离，参数 θ可
以由 Ｌ２Ｅ估计子对模型 ｐ（ｚθ）通过最小化准则
式（１１）来估计：

θ


Ｌ２Ｅ
＝ａｒｇｍｉｎ

θ ∫ｐ（ｚθ）２ｄｚ－２Ｎ∑
Ｎ

ｎ＝１
ｐ（ｚｎ θ[ ]）

（１１）

２）构建 （Ｔ）双约束项。在非刚性图像配准

中，由于采用图像特征点集插值的变换函数

Ｔ（ｙｍ）不是唯一的，因此，需要引入基于运动一致
性的几何约束以解决这种不确定性问题，运动一

致性理论在文献［２２］中得到了直观的解释。在
运动理论中，有一些重要的现象涉及到一致性。

其中，速度一致性是对转换进行平滑的一种特殊

的方式。本文使用基于变分原理的 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ正则
化框架

［２３］
定义了保持运动一致性的双约束项：全

局结构约束项和局部结构约束项，具体描述如下：

全局结构约束项，具体能量方程形式为

ＥＧｌｏｂａｌ＝
λ
２ Ｔ（ｙｍ）

２
Ｇ （１２）

式中：λ＞０为控制全局结构约束项的强度；
Ｔ（ｙｍ）为变换函数，相当于在 ｙｍ原始位置加入位

移函数。正则化项 Ｔ（ｙｍ）
２
Ｇ 通过内积来定义

Ｔ（ｙｍ）
２
Ｇ＝〈Ｔ（ｙｍ），Ｔ（ｙｍ）〉Ｇ。Ｇ为高斯径向基

函数（ＧａｕｓｓｉａｎＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＧＲＢＦ），方
程形式如下：

Ｇ（ｙｉ，ｙｊ）＝ｅｘｐ －
１
β２
ｙｉ－ｙｊ( )２ （１３）

式中：β为一个常数，用来控制空间平滑性。
局部结构约束项，核心思想是通过判断某图

像在空间变换前后的局部相似性，来约束其在进

行空间变换时的局部形变，方程形式如下：

ＥＬＴＤ ＝
η
２
ｔｒａｃｅ（ＱＱＴ） （１４）

式中：η＞０为控制局部结构约束项的强度；Ｑ＝
ＬＸｃｄｉａｇ－Ｌ

Ｔ（ｙｍ）
ｄｉａｇ ，Ｘｃ为 Ｘ通过对应关系评估得到的模

糊对应关系矩阵。

１．４　图像配准过程

针对以上研究，本文提出了基于双特征的丘

陵山区耕地低空遥感图像配准的算法———ＤＦＭＭ
算法，其流程图如图２所示。

图 ２　图像配准流程图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｍａｇｅｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎ

１．４．１　基于 ＳＵＲＦ的特征点提取
鉴于丘陵山区耕地背景环境复杂、光照因素

等影响，本文使用尺度不变特征 ＳＵＲＦ算法分别

提取待配准遥感图像 Ｉｓ和参考图像 Ｉｒ的特征点

集 ＹＭ×Ｄ ＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙｍ］
Ｔ
、ＸＮ×Ｄ ＝［ｘ１，ｘ２，…，

ｘｎ］
Ｔ
，Ｄ为特征点集的维度，Ｍ＝Ｎ。具体步骤如下：
１）对参考图像与待配准图像分别进行 ＳＵＲＦ

特征点检测与定位和特征描述子计算。

２）ＳＵＲＦ特征点匹配。本文采用马氏距离进
行相似性度量，其定义如下：

ｄ（Ｘｉ，Ｙ

ｊ）＝ Ｘｉ －Ｙ


ｊ

ＴΣ－１ Ｘｉ －Ｙ

ｊ （１５）

式中：Ｘｉ 为参考图像的第 ｉ个特征向量；Ｙ

ｊ 为待

配准图像的第 ｊ个特征向量；Σ－１为协方差矩阵；ｄ
为２个向量之间的马氏距离。马氏距离越小表示
２个特征点越相似，记录马氏距离最小的特征
点对。

１．４．２　特征点匹配
１）对应关系评估
通过式（８）得到一个 Ｍ×Ｎ矩阵 Ｐ，便是待配

准图像特征点集 Ｙ和参考图像特征点集 Ｘ之间
的一组模糊对应关系。然后由矩阵 Ｐ得到对应
的目标点阵 Ｘｃ，其方程为
Ｘｃ ＝ＰＸ （１６）

２）空间变换更新
在 ＲＫＨＳ［２４］中对变换函数 Ｔ（ｙｍ）进行建模。
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首先，选择一个正定核 Ｇ（ｙ，ｙｍ）（即高斯核）来定
义一个 ＲＫＨＳＨ。然后，采用 ＧＲＢＦ，得到变换函
数 Ｔ（ｙｍ）最优解表达式为

Ｔ（ｙｍ）＝∑
Ｍ

ｍ＝１
Ｇ（ｙｍ，ｙｍ）ｃｍ （１７）

式中：系数 ｃｍ为一个 Ｄ×１维的待求解向量。于
是，在一个无限维 Ｈ空间中最小化问题归结于求
解一个有限的 Ｍ系数向量 ｃｍ。然后，采用能量方
程式（９）评估变换函数 Ｔ（ｙｍ），具体形式为

Ｅ（Ｔ（ｙｍ），σ
２
）＝ １
２Ｄ（πσ）

Ｄ
２

－Ｐ ＋ＥＧｌｏｂａｌ＋ＥＬＴＤ

（１８）

式中：Ｐ ＝２
ｍ∑

Ｍ

ｍ＝１

１
（２πσ２）

Ｄ
２

ｅｘｐ－
Ｘｃ－Ｕｍ，．Ｃ

２

２σ( )２
，

Ｕｉｊ＝Ｇ（ｙｉ，ｙｊ），Ｕｍ，．为矩阵 Ｕ的第 ｍ行，ｃｉ为系
数矩阵 Ｃｈ×Ｄ的第 ｉ行。ＥＧｌｏｂａｌ、ＥＬＴＤ分别为全局结
构约束项、局部结构约束项。然后，对方程式（１４）
与系数矩阵 Ｃ取偏导数并获得如式（１９）形式的
梯度函数：

Ｅ
Ｃ
＝Ｕ (Ｔ ２（ＵＣ－ＰＸ）⊙（Ｈ１１×Ｄ）ｎσ２（２πσ）

Ｄ
２

＋

　　η（ＡＰＸ＋ＢＵＣ )） ＋λＧＣ （１９）

式中：Ｈ＝ｅｘｐ｛ｄ［（ＵＣ－ＰＸ）（ＵＣ－ＰＸ）Ｔ］／（２σ２）｝
为 Ｍ×１的向量，ｄ（·）为矩阵的对角线；１１×Ｄ所
有１的１×Ｄ行向量；⊙为 Ｈａｄａｍａｒｄ乘积；为
Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ卷积；Ａ＝［２ＫＲｘ－２（ＲＹ）ＴＲＸ ＋２Ｋ·
（ＲＹ）Ｔ－２Ｋ２Ｉ］；Ｂ＝［２（ＲＹ）ＴＲＹ－２ＫＲＹ－２Ｋ·
（ＲＹ）Ｔ＋２Ｋ２Ｉ］；Ｒ类似于二进制矩阵，只需将“１”
的每个条目替换为高斯模糊的向量范数。

１．４．３　图像转换

本节采用“反推法（ｔｈｅｂａｃｋｗａｒｄａｐｐｒｏａｃｈ）［２５］”
来建立 ＴＰＳ（ＴｈｉｎＰｌａｔｅＳｐｌｉｎｅ）变换模型，以避免
输出图像发生孔和（或）重叠的现象（由于离散化

和四舍五入所引起的配准错误）。从待配准图像

得来的转换图像是由目标像素坐标决定的（即与

参考图像有着同样的坐标元），并且估计的 ＴＰＳ
变换模型参考图像到浮动图像是“反推法”的关

键理念，可以将其定义为

Ｉｔ（ｘ，ｙ）＝Ｉｓ（Ｔ（ｘ，ｙ）） （２０）
式中：Ｉｔ和 Ｉｓ分别为转换图像和待配准图像。Ｉｔ
与参考图像 Ｉｓ具有相同的大小，且 Ｔ（ｘ，ｙ）为从
参考图像到待配准图像的 ＴＰＳ变换估计模型。
Ｔ（ｘ，ｙ）的方程式为

Ｔ（Ｙωｘ，Ｙ
ω
ｙ）＝ｃ１＋ｃｘＹ

ω
ｘ ＋ｃｙＹ

ω
ｙ ＋∑

ｎ

ｉ＝１
ωｉＵ（Ｙ

ω
ｉ，Ｙ

ω）

（２１）

式中：Ｙωｘ和 Ｙ
ω
ｙ为特征点集 Ｙ

ω的坐标，内核函数

Ｕ（Ｙωｉ，Ｙ
ω
ｊ）＝ Ｙωｉ－Ｙ

ω
ｊ
２ｌｎＹωｉ－Ｙ

ω
ｊ 。因此，ＴＰＳ

变化估计模型（ω１，ω２，…，ωｎ，ｃ１，ｃｘ，ｃｙ），可由方
程式（２２）求解得到：
（ω１，ω２，…，ωｎ，ｃ１，ｃｘ，ｃｙ）

Ｔ＝

[　　
Ｋ Ｐ
ＰＴ ]０

－１

（Ｙ０　０　０） （２２）

式中：０为 ３×３的零矩阵；Ｙ为 ｎ×２的矩阵；Ｐ
为一个 ｎ×３的矩阵，其中第 ｉ个 Ｐ为（１，Ｙωｉｘ，

Ｙωｉｙ）；Ｋ为一个 ｎ×ｎ核矩阵，其中 Ｋｉｊ＝Ｕ（Ｙ
ω
ｉ，

Ｙωｊ）。在得到 ＴＰＳ变化估计模型（ω１，ω２，…，ωｎ，
ｃ１，ｃｘ，ｃｙ）后即可得到 Ｉｔ。其中，本部分对待配准
图像 Ｉｓ的规格网格使用双三次插值（ｂｉｃｕｂｉｃｉｎ
ｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ）算法。并通过使用反推法避免输出图
像发生孔和重叠的现象。

１．５　算法分析
１．５．１　ＳＵＲＦ提取丘陵山区耕地低空遥感图像

特征点的优势

　　小型无人机在航拍丘陵山区耕地时，由于受
地面崎岖不平和航拍视角等影响，会加剧航拍图

像间产生非刚性几何畸变，增加图像配准的复杂

度。因此，有效地选择图像特征点集（优于随机

选取），会减小配准的计算复杂度。为了精确、鲁

棒、快速地获得特征点集，本文开展了提取丘陵山

区耕地低空遥感图像特征点集的研究（见图 ３），
通过实验比较，ＳＵＳＡＮ算子提取的轮廓信息会增
加匹配的计算复杂度；Ｈａｒｒｉｓ算子不具有尺度不
变性，而且在角点定位方面存在偏差，可能导致匹

配不准确；ＳＵＲＦ算子对平移、旋转、尺度变化和
噪声等具有良好的不变性，对视觉变化、仿射变化

也保持一定程度的稳定性，因而能够均匀提取到

丘陵山区耕地低空遥感图像的特征点。

１．５．２　特征点匹配性能评估
１）单一特征与双特征性能比较。
将只使用单一特征（欧氏距离）的 ＣＰＤ算法

和使用双特征的 ＤＦＭＭ算法的特征点匹配过程
作对比（见图 ４），在迭代开始时（如：Ｉｔｅｒ＝１），
ＣＰＤ方法最初评估所得的对应点集整体位于质
心区域，而使用 ＤＦＭＭ算法最初评估，其分布更
接近真正的目标点集。随着迭代次数增加（如：

Ｉｔｅｒ＝５，Ｉｔｅｒ＝１０），ＣＰＤ算法评估得到的点集依旧
整团分布于区域质心周围，相比之下，ＤＦＭＭ算法
迭代更新得到的源点集位置更优。

２）Ｌ２Ｅ的鲁棒性。
参数估计一般采用最大似然估计（Ｍａｘｉｍｕｍ

ＬｉｋｅｌｉｈｏｏｄＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ，ＭＬＥ）来完成。然而，当采
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用的参考图像与待配准图像近似得不够好，或者

提取的特征点集中存在大量冗余点时，ＭＬＥ将会
产生严重的偏差。Ｌ２Ｅ是一个用于最小化密度之
间 Ｌ２距离的鲁棒估计子，其与相比，更适用于分
析包含冗余点的大规模数据集。将 Ｌ２Ｅ和最大似
然估计 ＭＬＥ进行对比，评估 Ｌ２Ｅ鲁棒性。

假设一维高斯模型 ｐ（ｚθ）＝Φ（ｚｕ，１），其

中：ｕＭＬＥ ＝ａｒｇｍａｘ
ｕ ∑

Ｎ

ｎ＝１
ｌｎΦ（ｚｎ ｕ，１），ｕ


Ｌ２Ｅ
＝

ａｒｇｍｉｎ
ｕ

１
２槡π

－２
Ｎ∑

Ｎ

ｎ＝１
Φ（ｚｎ ｕ，１[ ]） ，本文通过估

计正态分布 Ｎ（０，１）在含冗余点的正态分布
Ｎ（５，１）干扰下所产生的均值，对比 Ｌ２Ｅ与 ＭＬＥ
的鲁棒性。例如：定义一个大小为 ８００的数据样
本表示内点，其服从正态分布 Ｎ（０，１），而 ５组数
量递增的冗余点 ｎ＝４０，８０，１６０，２４０，４００由正态
分布 Ｎ（５，１）生成。Ｌ２Ｅ与 ＭＬＥ的鲁棒性对比
如图５所示，Ｌ２Ｅ在０．５附近有一个全局最小值，

图 ３　提取图像特征

Ｆｉｇ．３　Ｉｍａｇｅｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

图 ４　单一特征与混合特征（双特征）性能比较

Ｆｉｇ．４　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｆｅａｔｕｒｅａｎｄｍｉｘｅｄｆｅａｔｕｒｅ（ｄｕａｌｆｅａｔｕｒｅ）

图 ５　Ｌ２Ｅ与 ＭＬＥ随着冗余点数量的改变的鲁棒性对比

Ｆｉｇ．５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＬ２ＥａｎｄＭＬＥｗｉｔｈｎｕｍｂｅｒｏｆｒｅｄｕｎｄａｎｔｐｏｉｎｔａｎｄｔｈｅｉｒｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ
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在４附近存在一个局部最小值，并且随着冗余点
的增加极值会变得更深。与此相反，ＭＬＥ的偏差
随着冗余点的增加而变大，效果的稳定性变差。

１．５．３　参数设置
１）退火参数。通过实验分析，式（４）在开始

迭代时 ε＝ｅｘｐ（０）＝１随着迭代次数的增加，ε逐
渐减小，最后 ε＝ｅｘｐ（１２．５）≈３×１０－６。实验中，
考虑到效率问题，将式（１）初始化 γ参数设置为
０．９。

２）平滑性控制。在 ＧＲＢＦ中，β用来控制空
间平滑性。将源图像的特征点的空间坐标归一化

为［－１．５，１．５］，因此 β设置为２。
３）协方差。在式（７）和式（１８）中，σ２对非凸

性问题处理上作用明显，退火方程 σ２＝ρσ２，其中
ρ＝０．９，σ２分别初始化为１和０．０５。

４）正则化参数。式（１８）中有２个正则化参
数 λ和 η，分别代表了全局和局部结构约束的权
重大小。在本算法中，将 λ和 η分别设置为２。

５）最近邻近点。在式（１）中，Ｋ的设定基于
区别局部结构描述子所需的最少的点数量

［１７］
。

例如，区别角（包含２个相邻点）和十字（包含４个
相邻点），至少需要４个相邻点。通过实验分析，
在二维和三维配准中 Ｋ的默认值设为５。

２　实　验
首先，使用丘陵山区耕地的小型无人机航拍

多视角遥感图像（低空遥感图像），验证本文提出

的基于双特征的丘陵山区耕地低空遥感图像配准

算法———ＤＦＭＭ算法；然后，验证本文算法在其他
复杂地形的配准效果。

２．１　丘陵山区耕地低空遥感图像配准实验
２．１．１　研究区域及数据

坡耕地是丘陵山区的典型代表
［２６２８］

，是分布

在山坡上 ６°～２５°之间的地貌类型，被开垦后形
成的耕地。根据坡耕地的坡度（地表单元陡缓的

程度），本文实验数据集主要划分成 ２大类：
（ｉ）选取６０张（３０组）坡度为６°～１５°（包括１５°），
不同角度变化的坡耕地小型无人机多视角遥感图

像；（ｉｉ）选取６０张（３０组）坡度为１５°～２５°，不同角
度变化的坡耕地小型无人机多视角遥感图像。

本实验所有小型无人机多视角遥感图像来自

７２０云平台，区域分别为云南、贵州、四川、广西、甘肃
及湖南丘陵山区的典型坡耕地。每组图像的航拍视

角变化为俯角变化（３０°～９０°）以及水平视角变化
（－９０°～９０°）。其大小范围为６４０ｍｍ×４５０ｍｍ～

１１００ｍｍ×８５０ｍｍ，实验数据集如表１所示。
表 １　实验数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

参　数 （ｉ） （ｉｉ）

坡度／（°） ６～１５ １５～２５

实验组数 ３０ ３０

尺寸／（ｍｍ×ｍｍ）
６４０×４５０～
１１００×８５０

６４０×４５０～
１１００×８５０

俯角变化／（°） ３０～９０ ３０～９０

水平视角／（°） －９０～９０ －９０～９０

特征点数 ２８２～７１２ １４０～６００

２．１．２　评估标准

在评估检验时，首先，手动的在待配准图像和

参考图像上确定了至少 ２０个地面真值。为了减
小评估过程中产生的误差，所有地面真值选择的

都是合理分布于容易识别的区域。然后，使用均

方根误差（ＲｏｏｔｏｆＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）、平
均绝对误差（ＭｅａｎＡｂｓｏｌｕｔｅＥｒｒｏｒ，ＭＡＥ）来量化
配准精度。统计中的相关配方和定义如下：

ＲＭＳＥ＝ １
ｍ′∑

ｍ′

ｉ＝１
（ｙｔｉ－ｘ

ｔ
ｉ）槡
２

（２３）

均方根误差能够很好地反映出选定地标与实

际位置对应点之间的精密度，其中 ｍ′为所选地标
的总数，ｙｔｉ为对应于 ｘ

ｔ
ｉ的地标。

ＭＡＥ＝
∑
ｍ′

ｉ＝１
ｙｔｉ－ｘ

ｔ
ｉ

ｍ′
（２４）

平均绝对误差通过计算选定地标与实际位置

对应点之间的平均绝对差异，来检验算法的效果。

２．１．３　实验结果及分析
为了证明本文算法的可行性及其性能，将

ＤＦＭＭ与 ＳＩＦＴ［７］、ＳＵＲＦ［８］、ＣＰＤ［１３］、ＡＧＭＲｅｇ［１６］、
ＧＬＭＤＴＰＳ［１７］及 ＰＲＧＬＳ［１８］算法进行了比较。结果
表明，本文算法在进行坡耕地的小型无人机多视

角遥感图像（低空遥感图像）配准过程中，具有较

好的鲁棒性。在图６、图７中分别列举出了５组坡
度为６°～１５°、１５°～２５°坡耕地的小型无人机多视
角遥感图像（低空遥感图像）的匹配结果。图 ６
和图７前２行表示两幅取自不同视角的无人机航
拍图像（待配准图像和参考图像 ）。每种配准方

法用２行进行展示，首行表示特征点的配准结果，
第２行中表示给定一个５×５的棋盘格，交替显示
转换图像和参考图像。数据集 （ｉ）和 （ｉｉ）的
ＲＭＳＥ、ＭＡＥ评估结果如表２所示。

结果分析：首先，分析以上 ５种算法的主要
特征，ＳＵＲＦ、ＳＩＦＴ特征点集的提取是基于强度信
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图 ６　５组数据集（ｉ）的图像配准结果示例

Ｆｉｇ．６　Ｅｘａｍｐｌｅｓｏｆｉｍａｇｅｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｆｉｖｅｓｅｔｓｏｆｄａｔａｓｅｔｓ（ｉ）

表 ２　使用 ＲＭＳＥ和 ＭＡＥ进行数据集（ｉ）和（ｉｉ）实验的评估比较结果
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图 ７　５组数据集（ｉｉ）的图像配准结果示例

Ｆｉｇ．７　Ｅｘａｍｐｌｅｓｏｆｉｍａｇｅｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｆｉｖｅｓｅｔｓｏｆｄａｔａｓｅｔｓ（ｉｉ）
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Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｏｆｅｘｐｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｂａｓｅ（ｉ）ａｎｄ（ｉｉ）ｅｖａｌｕａｔｉｏｎａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｕｓｉｎｇＲＭＳＥａｎｄＭＡＥ

误　差 数 据 集 ＳＵＲＦ ＳＩＦＴ ＣＰＤ ＡＧＭＲｅｇ ＧＬＭＤＴＰＳ ＰＲＧＬＳ ＤＦＭＭ

ＲＭＳＥ
（ｉ） ７．２８３７ １２．５２８７ ５．４３６５ ５．１１２３ ４．９１９１ ３．７１６３ １．３２１１
（ｉｉ） ６．０６２７ １１．５５６６ ３．２５７６ ３．１９０４ ３．１０６５ ２．４８３２ １．０１２７

ＭＡＥ
（ｉ） ４．２３４４ 　７．２８８９ ３．１１０２ ３．０４４０ ３．０５８１ ２．０３８０ １．０７４９
（ｉｉ） ５．４４１１ 　６．００８０ ２．２３９４ ２．１７０２ ２．１０３８ １．５０４５ ０．６４５２

息，或者更确切地说，是尺度空间极值；ＣＰＤ是采
用欧氏距离，利用 ＧＭＭ建立对应关系；ＧＬＭＤＴＰＳ
主要利用基于欧氏距离的全局特征描述子和局部

距离特征描述子的双特征描述子建立对应关系；

ＡＧＭＲｅｇ是以非对称高斯模型为核心，使用软分
配技术来恢复对应关系；ＰＲＧＬＳ基于全局特征和
基于 ＳＣ描述子来获取一个二进制对应矩阵，来
完成图像相关匹配。ＤＦＭＭ主要以 ＧＭＭ为核
心，结合２个单一特征差异描述子（基于欧氏距离
的全局特征和基于和向量的局部特征）构建的双特

征描述子（式（４）），得到了改进后的 ＧＭＭ，使其能
够同时通过２种特征进行对应关系评估（式（８））。

总结这 ５种算法中使用的主要特征包括：
①强度信息差异；②全局几何结构差异；③局部几
何结构差异；④全局几何约束；⑤局部几何约束。
从表２中的实验结果容易看到 ＣＰＤ、ＡＧＭＲｅｇ、及
ＰＲＧＬＳ配准结果优于 ＳＵＲＦ、ＳＩＦＴ，其原因在于
ＳＵＲＦ、ＳＩＦＴ只采用特征①提取对应的特征点完
成图 像 配 准，而 ＣＰＤ、ＡＧＭＲｅｇ、ＧＬＭＤＴＰＳ及
ＰＲＧＬＳ分别还采用了特征②④、②④、②③及
②③④，能够在一定程度上提高图像配准的精度。
本文 ＤＦＭＭ算法配准结果优于其他配准结果，其
主要原因是采用了特征①②③④⑤，不仅能够

提取对图像尺度和旋转变化具有不变性、对光照

变化和图像变形具有较强适应性的特征点，而且

还能有效地利用了图像特征点的局部信息和全局

信息完成图像之间的配准。

２．２　其他复杂地形低空遥感图像配准实验
复杂地形地质结构特殊，时常发生滑坡、山体

崩塌等自然地质灾害，因此实时监测复杂地形非

常必要。由于小型无人机具有机动灵活、高时效、

高分辨率、能耗低、成本低、受天气状况影响小等

优点，可以广泛地运用于复杂地形的监测。本节

通过实验，验证了 ＤＦＭＭ算法在不同复杂地形小
型无人机航拍的多视角遥感图像（低空遥感图

像）中的配准效果，所有数据来自 ７２０云平台。
实验结果表明（表 ３），ＤＦＭＭ算法具有较好的
配准效果。在图８分别列举出了４组不同复杂地形

表 ３　使用 ＲＭＳＥ和 ＭＡＥ进行复杂地形

低空遥感图像实验的评估实验结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｒｅｍｏｔｅ

ｓｅｎｓｉｎｇｉｍａｇｅｓｗｉｔｈｃｏｍｐｌｅｘｔｅｒｒａｉｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇＲＭＳＥａｎｄＭＡＥ

误　差 云南昆明老街 长　城 大　坝 铁　路 均　值

ＲＭＳＥ １．８７４１ １．２３１８ １．０４２３ １．４５３６ １．４００５
ＭＡＥ １．３２１６ １．８７５７ １．０３１０ １．２３４２ １．３６５６

图 ８　４组图像配准结果示例

Ｆｉｇ．８　Ｅｘａｍｐｌｅｓｏｆｆｏｕｒｓｅｔｓｏｆｉｍａｇｅｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ
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的对应关系（图 ８（ａ））、匹配结果（图 ８（ｂ）），
图８（ａ）第１行表示不同视角的无人机航拍图像
（待配准图像和参考图像），第 ２行表示匹配的对
应关系；图 ８（ｂ）第 １行表示特征点的配准结果，
第２行表示给定一个５×５的棋盘格，交替显示转
换图像和参考图像。

３　结　论

采用小型无人机提取丘陵山区耕地分布信

息，具有机动灵活、高时效、高分辨率、能耗低、成

本低、受天气状况影响小等优点，但地面的起伏变

化和航拍视角变化会加剧图像间产生非刚性几何

畸变及重叠度不规则等问题。针对以上问题，本

文提出了一种基于双特征的丘陵山区耕地低空遥

感图像配准算法———ＤＦＭＭ算法。
实验验证表明，该算法可以有效用于解决丘

陵山区耕地小型无人机低空遥感图像间存在的非

刚性几何畸变及重叠度不规则等问题。ＤＦＭＭ算
法不仅能够稳健描述航拍图像几何特征，而且配准

结果的鲁棒性和精度有明显提高。这种基于双特

征的低空遥感配准算法，也适用于部分复杂地形小

型无人机航拍的多视角遥感图像配准（低空遥感图

像），将会进一步研究能否通用到所有复杂地形。
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基于增益调度的航空发动机分散鲁棒控制

潘慕绚，曹良进，黄金泉

（南京航空航天大学 能源与动力学院 江苏省航空动力系统重点实验室，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：针对航空发动机全包线大范围非线性变化动态特性下的跟踪控制问题，设
计分散鲁棒跟踪控制器。引入动态响应指数收敛参数，使得控制器在保证系统稳定的同时跟

踪误差收敛速率可调。在飞行包线内选择一系列设计点，以油门杆角度（ＰＬＡ）表征发动机功
率水平，每隔５°选取一个 ＰＬＡ作为一个设计功率水平，针对从一个设计功率水平过渡到另一
个设计功率水平的设计阶跃过程，采用递进法设计分散鲁棒跟踪控制器。采用线性插值的方

法调度非设计阶跃过程分散鲁棒跟踪控制器参数。针对某型涡扇发动机部件级模型进行仿

真，仿真结果验证了控制方法的有效性。

关　键　词：航空发动机；全包线；跟踪控制；分散鲁棒控制；增益调度
中图分类号：Ｖ２３３．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９６４１０

　　航空发动机是一个包含多个子系统的复杂非
线性对象。这些子系统通过复杂的气动热力联系

相互耦合。传统发动机控制系统通常采用集中控

制。但如文献［１］所述，由于耦合系统的物理布
局限制及高维性，集中控制既不经济，也没有必

要。文献［２］指出集中控制系统可靠性不高，在
任何工作点的任意单点故障都会导致整个系统的

失效。为了提高集中控制系统的可靠性，需要采

用冗余策略，这会增加控制系统部件个数从而增

加整个发动机的质量。与集中式控制相比，基于

分布式构架的分散控制的优势是能够减轻系统质

量、提高系统性能和降低控制代价。此外，分散控

制结构能够容忍系统软／硬故障并且允许每个控
制回路单独调整控制参数

［３］
。因此，对于复杂的

航空发动机控制系统而言，分布式分散控制是一

个很有潜力的控制方法。

分散控制一直是控制领域中的一个重要研究

方向，在其兴起早期，学者们主要关注线性定常系

统分散控制
［４］
；此后一些学者开始关注含时滞或

不确定性的线性系统分散控制
［５８］
。对于控制系

统的状态不可测情况，学者提出了基于观测器的

不确定时滞大系统分散控制器
［９１１］
；针对非线性

系统控制问题，科研人员提出了基于 ＴＳ模糊模
型、神经网络、广义滑膜控制以及不确定参数上界

的非线性分数控制方法
［１２１７］

。

在上述文献所公布的研究中，主要采用 ２种
策略处理分散控制问题。第 １种策略为“补偿策
略”。这种策略将每个子系统分为标称子系统部

分和满足“匹配条件”的耦合项、不确定项部分；

针对２部分分别设计控制器。控制器的第１部分
用来稳定标称子系统，第 ２部分用来抑制（或者
补偿）耦合项和不确定项

［８，１６１７］
。第 ２种策略为

“控制器参数求解策略”。这种策略中预先规定

控制器的结构形式，然后构造带未知参数的闭环

控制系统，基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论推导闭环系
统的稳定性条件。此条件通常是以线性矩阵不等

Administrator
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式（ＬＭＩ）的形式给出，通过求解 ＬＭＩ可得到控制
器参数

［４，１２］
。第１种策略允许设计者调整参数从

而获得满意的动态性能，然而对于不满足“匹配

条件”的被控系统这种策略不再适用。第 ２种策
略避免了“匹配条件”的限制，但参数调整不够

灵活。

为了免疫第 １种策略“匹配条件”限制的同
时，增强第 ２种策略的参数调整的灵活性。本文
引入动态响应指数收敛参数，用来调整跟踪误差

收敛速率。

此外由于航空发动机工作范围宽广，其动态

特性随着飞行条件、功率水平呈现大范围非线性

变化特征。针对某一飞行条件某一功率水平下设

计的控制器往往不能满足航空发动机全包线大范

围跟踪控制要求。针对航空发动机全包线控制问

题，许多国内外学者广泛开展了研究。Ｌｉｎ和
Ｌｅｅ［１８］针对 Ｊ８５发动机全包线全功率水平下的
５０个设计点用 Ｅｄｍｕｎｄ方法设计控制器，采用
２种增益调度方法（扩展卡尔曼滤波和神经网络）
得到非设计点控制器参数。李嘉等

［１９］
提出了一

种改进的 Ｅｄｍｕｎｄ方法设计单点控制器，采用直
接插值的方法完成增益调度。隋岩峰等

［２０］
建立

涡扇发动机多胞线性变参数（ＬＰＶ）模型，利用
ＬＭＩ方法，对多胞的各顶点设计具有单一 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ函数满足 Ｈ∞性能且极点在给定区域的输
出反馈控制器，综合顶点控制器得到具有同样多

胞结构的全局连续变增益控制器。姚华等
［２１］
采

用神经网络进行航空发动机全包线 ＰＩＤ控制器参
数整定。王海泉等

［２２］
基于二自由度 Ｈ∞鲁棒控制

方法，结合从粗到精、反复迭代的飞行包线划分方

法完成航空发动机双变量全包线控制。吴斌和黄

金泉
［２３２５］

针对航空发动机变增益 ＬＰＶ控制方法
开展研究，先后提出结合多包型鲁棒变增益控制

综合技术和基于系统广义距离的调度策略的航空

发动机全包线控制方法、基于多项式平方和（Ｓｕｍ
ｏｆＳｑｕａｒｅｓ，ＳＯＳ）的增益调度控制设计方法和基于
切换 ＬＰＶ的发动机全包线中间状态控制方法。

上述航空发动机全包线控制方法中无论是基

于插值的方法、离线神经网络映射方法，还是 ＬＰＶ
方法，都是针对航空发动机在稳态点附近做小阶

跃时设计跟踪控制器。针对大范围跟踪控制的仿

真验证（如文献［２４］）中所采用的控制方法并不
是针对大范围跟踪问题而研究的。本文在设计单

点控制器时，考虑各种不同的阶跃量进行控制器

设计。具体方法为：在飞行包线内取 ５３个点，以
油门杆角度（ＰＬＡ）表征功率水平。在 ＰＬＡ为

２５°～６５°之间每隔 ５°选取一个 ＰＬＡ作为一个设
计功率水平，将发动机从一个设计功率水平过渡

到另一个设计功率水平的过程称为一个设计阶跃

过程，针对每个设计阶跃过程采用递进法设计一

个分散鲁棒跟踪控制器。之后采用插值的方法求

取非设计阶跃下的控制器参数。利用本文方法实

现航空发动机 ＰＬＡ大范围变化时转速和压比的
控制。

１　问题描述

１．１　相关定义及引理
考虑如下定常系统：

ｘ（ｔ）＝ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）
ｘ（ｔ０）＝ｘ

{
０

（１）

式中：ｔ∈Ｒ＋
表示时间；ｘ∈Ｒｎ表示系统（１）的状

态；ｕ（ｔ）∈Ｒｍ 表示系统（１）的控制输入；ｘ０为系

统的初始条件；ｘ（·）：［ｔ０，ｔ１］→Ｒ
ｎ
表示系统（１）

的解。

定义１　若存在２个标量 μ≥１，α＞０使得

ｘ（ｔ）≤ μｅ－αｔ ｘ０ 　ｔ≥ ｔ０ （２）

则系统（１）的解指数收敛。
引理１　对于定常系统（１），若存在函数 Ｖ（ｘ）

使得

γ１ ｘ（ｔ） ２≤ Ｖ（ｘ）≤ γ２ ｘ（ｔ） ２ （３）

ｄ
ｄｔ
Ｖ（ｘ）＋２δＶ（ｘ）≤０ （４）

式中：γ１、γ２和 δ均为正数。则系统（１）的解指数
收敛且有

ｘ（ｔ）≤
γ槡２

γ槡１

ｅ－δｔ ｘ０ 　ｔ≥ ｔ０ （５）

证明　对式（４）左右两边同时乘以 ｅ２δθ可得
ｄ
ｄθ
（ｅ２δθＶ（ｘ（θ）））≤０ （６）

式中：θ为待积分变量。对式（６）从０到 ｔ积分有

∫
ｔ

０

ｄ
ｄθ
（ｅ２δθＶ（ｘ（θ）））ｄθ≤０ （７）

式（７）等价于

Ｖ（ｘ（ｔ槡 ））≤ ｅ－δｔ Ｖ（ｘ（０槡 ）） （８）
由式（３）和式（８）可得

ｘ（ｔ）≤
γ槡２

γ槡１

ｅ－δｔ ｘ０ （９）

证毕

由引理１可以获得系统（１）状态变量的指数
收敛形式。参数 δ表征了状态变量收敛的快慢。

引理２［２６］　Ｓｃｈｕｒ补：对给定的对称矩阵 Ｓ＝

５６９１
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ＳＴ＝
Ｓ１１ Ｓ１２
 Ｓ[ ]

２２

，其中 Ｓ１１∈Ｒ
ｒ×ｒ
。以下 ３个条件

等价：

１）Ｓ＜０。
２）Ｓ１１＜０，Ｓ２２－Ｓ

Ｔ
１２Ｓ

－１
１１Ｓ１２＜０。

３）Ｓ２２＜０，Ｓ１１－Ｓ１２Ｓ
－１
２２Ｓ

Ｔ
１２＜０。

引理 ３［２７］　给定具有适当维数的矩阵 Ｑ＝
ＱＴ、Ｈ和 Ｅ，则
Ｑ＋ＨＦ（ｔ）Ｅ＋ＥＴＦＴ（ｔ）ＨＴ ＜０

对所有满足 ＦＴ（ｔ）Ｆ（ｔ）≤Ｉ的 Ｆ（ｔ）都成立的
充要条件是存在一正数 ε＞０使得 Ｑ＋εＨＨＴ＋
ε－１ＥＴＥ＜０成立。
１．２　不确定性大系统

考虑不确定性大系统：

ｘ·ｉ（ｔ）＝∑
Ｎ

ｊ＝１
（Ａｉｊｘｊ（ｔ）＋Ｂｉｊｕｊ（ｔ））

ｙｉ（ｔ）＝∑
Ｎ

ｊ＝１
（Ｃｉｊｘｊ（ｔ）＋Ｄｉｊｕｊ（ｔ））

　　ｉ＝１，２，…，










Ｎ

（１０）

式中：ｘｉ（ｔ）∈Ｒ
ｎｉ和ｘｊ（ｔ）∈Ｒ

ｎｊ分别为第ｉ和第ｊ个

子系统的状态量；ｕｊ（ｔ）∈Ｒ
ｍｊ为第 ｊ个子系统的控

制输入量；ｙｉ（ｔ）∈Ｒ
ｒｉ为第 ｉ个子系统的被控输出

量；Ａｉｊ＝Ａｉｊ＋ΔＡｉｊ，Ａｉｊ∈Ｒ
ｎｉ×ｎｊ为标称系统矩阵，

ΔＡｉｊ∈Ｒ
ｎｉ×ｎｊ为系统矩阵的不确定项；Ｂｉｊ＝Ｂｉｊ＋

ΔＢｉｊ，Ｂｉｊ∈Ｒ
ｎｉ×ｍｊ为标称输入矩阵，ΔＢｉｊ∈Ｒ

ｎｉ×ｍｊ为

系统矩阵的不确定项；Ｃｉｊ＝Ｃｉｊ＋ΔＣｉｊ，Ｃｉｊ∈Ｒ
ｒｉ×ｎｊ

为标称输出矩阵，ΔＣｉｊ∈Ｒ
ｒｉ×ｎｊ为输出矩阵的不确

定项；Ｄｉｊ＝Ｄｉｊ＋ΔＤｉｊ，Ｄｉｊ∈Ｒ
ｒｉ×ｍｊ为标称直接传递

矩阵，ΔＤｉｊ∈Ｒ
ｒｉ×ｍｊ为直接传递矩阵的不确定项。

在给出控制器之前，先对被控系统参数做如

下假设。

假设１　系统（１０）中的不确定项满足匹配
条件：

ΔＡｉｊ＝ＪＦ（ｔ）Ｅｉｊ１ （１１）
ΔＢｉｊ＝ＪＦ（ｔ）Ｅｉｊ２ （１２）
ΔＣｉｊ＝ＪＦ（ｔ）Ｅｉｊ３ （１３）
ΔＤｉｊ＝ＪＦ（ｔ）Ｅｉｊ４ （１４）

ＦＴ（ｔ）Ｆ（ｔ）≤ Ｉ （１５）
式中：Ｊ、Ｅｉｊ１、Ｅｉｊ２、Ｅｉｊ３和 Ｅｉｊ４为适维矩阵。

２　分散鲁棒跟踪控制器设计

定义第 ｉ个子系统的跟踪误差为
ｅｉ（ｔ）＝ｓｉ－ｙｉ（ｔ） （１６）
式中：ｓｉ和 ｙｉ分别为第 ｉ个子系统的常值参考输
入和输出。

令

ｘｉ ＝［ｘ
·Ｔ
ｉ ｅＴｉ］

Ｔ
（１７）

ｕｊ ＝ｕ
·

ｊ （１８）
则可将系统（１０）化成

ｘ·ｉ（ｔ）＝∑
Ｎ

ｊ＝１
（Ａｉｊｘ


ｊ（ｔ）＋Ｂ


ｉｊｕ


ｊ（ｔ））

　　ｉ＝１，２，…，Ｎ （１９）
这里 ｎｉ ＝ｎｉ＋ｒｉ，ｎ


ｊ ＝ｎｊ＋ｒｊ，ｍ


ｊ ＝ｍｊ，ｍ


ｉ ＝

ｍｉ，Ａ

ｉｊ＝

Ａｉｊ ０ｎｉ×ｒｉ
－Ｃｉｊ ０ｒｉ×ｒ







ｊ
，Ｂｉｊ＝

Ｂｉｊ
－Ｄ[ ]

ｉｊ

。

系统（１９）中的不确定项参数满足匹配条件：
ΔＡｉｊ ＝Ｊ

Ｆ（ｔ）Ｅｉｊ１ （２０）

ΔＢｉｊ ＝Ｊ
Ｆ（ｔ）Ｅｉｊ２ （２１）

ＦＴ（ｔ）Ｆ（ｔ）≤ Ｉ （２２）

这里 Ｊ ＝
Ｊ ０
０[ ]Ｊ，Ｆ（ｔ）＝ Ｆ（ｔ） ０

０ Ｆ（ｔ[ ]），
Ｅｉｊ１＝

Ｅｉｊ１ ０

－Ｅｉｊ３[ ]０，Ｅｉｊ２＝
Ｅｉｊ２
－Ｅｉｊ[ ]

４

。

定理 １　对于给定的正数 δｉ，ｉ＝１，２，…，Ｎ，

若存在正定对称矩阵 Ｌｉ∈ Ｒ
ｎｉ×ｎｉ，矩阵 Ｓｉ∈

Ｒｍｉ×ｎｉ，ｉ＝１，２，…，Ｎ，正数 ε，使得式（２３）和
式（２４）矩阵不等式组成立：

η＋εＨＨＴ ＥＴ

Ｅ －ε
[ ]Ｉ＜０ （２３）

Ｌｉ ＞０　ｉ＝１，２，…，Ｎ （２４）
式中：

η＝

η１１＋Ω１ η１２ … η１Ｎ
 η２２＋Ω２ … η２Ｎ
  

  … ηＮＮ ＋Ω














Ｎ

ηｉｊ＝ＬｉＡ
Ｔ
ｊｉ ＋Ｓ

Ｔ
ｉＢ

Ｔ
ｊｉ ＋Ａ


ｉｊＬｊ＋Ｂ


ｉｊＳｊ

Ωｉ＝２δｉＬｉ
Ｈ＝ｄｉａｇ｛Ｊ，Ｊ，…，Ｊ｝Ｎ×Ｎ

Ｅ＝

Ｅ１１ Ｅ１２ … Ｅ１Ｎ
 Ｅ２２ … Ｅ２Ｎ
  

  … Ｅ















ＮＮ

Ｅｉｊ＝Ｅ

ｉｊ１Ｌｊ＋Ｅ


ｉｊ２Ｓｊ

　　则在分散控制器式（２５）和式（２６）的作用下：
ｕｉ（ｔ）＝Ｋｉｘ


ｉ（ｔ）　ｉ＝１，２，…，Ｎ （２５）

Ｋｉ＝ＳｉＬ
－１
ｉ （２６）

系统（１０）的跟踪误差指数收敛且有

ｅ（ｔ）≤
λｍａｘ（Ｌ

－１
）

λｍｉｎ（Ｌ
－１

槡 ）
ｅ－δｍｉｎｔ ｒ （２７）

６６９１
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式 中：ｅ（ｔ） ＝ ［ｅＴ１ ｅＴ２ … ｅＴＮ］
Ｔ
； ｒ＝

ｒ２１＋ｒ
２
２＋…＋ｒ

２

槡 Ｎ；Ｌ＝ｄｉａｇ｛Ｌ１，Ｌ２，…，ＬＮ｝；δｍｉｎ ＝
ｍｉｎ｛δ１，δ２，…，δＮ｝。

证明　将控制器（２５）代入系统（１９）中，得到
闭环系统为

ｘ·ｉ（ｔ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
（Ａｉｊ ＋Ｂ


ｉｊＫｊ）ｘ


ｊ（ｔ）　ｉ＝１，２，…，Ｎ

（２８）
选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ（ｘ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｖｉ（ｘ）

　　 Ｖｉ（ｘ）＝ｘ
Ｔ
ｉ （ｔ）Ｐｉｘ


ｉ（ｔ） （２９）

则 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数沿着闭环系统（２８）的解对
时间求导得

ｄＶ（ｘ）
ｄｔ

＝∑
Ｎ

ｉ＝１

ｄＶｉ（ｘ）
ｄｔ

＝ｘＴ（ｔ）（Σ＋ΔΣ）ｘ（ｔ）

（３０）
式中：

Σ＝

Σ１１ Σ１２ … Σ１Ｎ
 Σ２２ … Σ２Ｎ
  

  … Σ















ＮＮ

Σｉｊ＝Ａ
Ｔ
ｊｉ Ｐｊ＋Ｋ

Ｔ
ｉＢ

Ｔ
ｊｉ Ｐｊ＋ＰｉＡ


ｉｊ ＋ＰｉＢ


ｉｊＫｊ

ΔΣ＝

ΔΣ１１ ΔΣ１２ … ΔΣ１Ｎ
 ΔΣ２２ … ΔΣ２Ｎ
  

  … ΔΣ















ＮＮ

ΔΣｉｊ＝ΔＡ
Ｔ
ｊｉ Ｐｊ＋Ｋ

Ｔ
ｉΔＢ

Ｔ
ｊｉ Ｐｊ＋ＰｉΔＡ


ｉｊ ＋ＰｉΔＢ


ｉｊＫｊ＝

　　ＥＴｊｉ１Ｆ
Ｔ（ｔ）ＪＴＰｊ＋Ｋ

Ｔ
ｉＥ

Ｔ
ｊｉ２Ｆ

Ｔ（ｔ）ＪＴＰｊ＋

　　ＰｉＪ
Ｆ（ｔ）Ｅｉｊ１＋ＰｉＪ

Ｆ（ｔ）Ｅｉｊ２Ｋｊ
　　故
ｄＶ（ｘ）
ｄｔ

＋２δｍｉｎＶ（ｘ）≤
ｄＶ（ｘ）
ｄｔ

＋２∑
Ｎ

ｉ＝１
δｉＶｉ（ｘ）＝

　　ｘＴ（ｔ）（Σ＋ΔΣ＋Λ）ｘ（ｔ）≤
　　ｘＴ（ｔ）（Σ＋ΔΣ＋Λ）ｘ（ｔ） （３１）
式中：Λ＝ｄｉａｇ｛２δ１Ｐ１，２δ２Ｐ２，…，２δＮＰＮ｝。

当

Σ＋ΔΣ＋Λ ＜０ （３２）
成立时，有

ｄＶ（ｘ）
ｄｔ

＋２δｍｉｎＶ（ｘ）≤０ （３３）

即式（４）成立，从而由引理 １可知闭环系统（２８）
的解指数收敛。

将不等式（３２）两边同时乘 ｄｉａｇ｛Ｐ－１１ ，Ｐ
－１
２ ，…，

Ｐ－１Ｎ ｝，令 Ｌｉ＝Ｐ
－１
ｉ ，Ｓｉ＝ＫｉＰ

－１
ｉ ，再结合引理 ２和引

理３，可将不等式（３２）化成 ＬＭＩ式（２３）的形式，
即不等式（２３）与（３２）等价，不等式（２４）是 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ函数正定的充要条件。综上所述，当给定
正数 δｉ，ｉ＝１，２，…，Ｎ，ＬＭＩ式（２３），式（２４）有解
Ｌｉ、Ｓｉ和 ε时，在分散控制器式（２５）和式（２６）的
作用下，系统（１９）的解指数收敛且有

ｘ（ｔ）≤
λｍａｘ（Ｌ

－１
）

λｍｉｎ（Ｌ
－１

槡 ）
ｅ－δｍｉｎｔ ｘ０ （３４）

式中：

ｘ（ｔ）＝［ｘＴ１ ｘＴ２ … ｘＴＮ ］
Ｔ

Ｌ＝ｄｉａｇ｛Ｌ１，Ｌ２，…，ＬＮ｝

δｍｉｎ＝ｍｉｎ｛δ１，δ２，…，δＮ｝
　　从而

ｅ（ｔ）≤ ｘ（ｔ）≤
λｍａｘ（Ｌ

－１
）

λｍｉｎ（Ｌ
－１

槡 ）
ｅ－δｍｉｎｔ ｘ０ ＝

　　
λｍａｘ（Ｌ

－１
）

λｍｉｎ（Ｌ
－１

槡 ）
ｅ－δｍｉｎｔ ｒ （３５）

证毕

由于定理 １中求得分散控制器（２５）是控制
量的导数，不能直接作用于被控系统（１０），将控

制器增益分解为 Ｋｉ＝［Ｋｉｘ Ｋｉｅ］，得到 ｕｉ（ｔ）＝

Ｋｉｘｘ（ｔ）＋Ｋｉｅｅ（ｔ），两边积分得分散控制器的最终
形式为

ｕｉ（ｔ）＝Ｋｉｘｘ（ｔ）＋Ｋｉｅ∫
ｔ

０
ｅｉ（τ）ｄτ （３６）

将式（３６）化成离散增量形式，有
ｕｉ（ｋ＋１）＝ｕｉ（ｋ）＋Ｋｉｘ（ｘ（ｋ＋１）－
　　ｘ（ｋ））＋Ｋｉｅｅｉ（ｋ＋１）Ｔ （３７）
式中：Ｔ为采样周期；ｋ为仿真步数。

３　发动机分散鲁棒跟踪控制器设计

３．１　基于递进法的控制器增益整定
航空发动机工作范围宽广，其动态特性随着

飞行条件和工作状态的变化而不断改变。飞行包

线内某一飞行条件下某一功率水平附近，小区域

线化模型设计的单点控制器不可能满足发动机全

包线全功率水平下的控制要求。解决这一问题的

有效途径是将飞行包线划分成若干个子区域，并

将功率水平从慢车状态到最大状态划分成若干小

段，将这些分隔点作为设计点，针对这些设计点分

别设计控制器，并采用插值或拟合的方法求取非

设计点处的控制器。这种增益调度方法在工程上

能够取得较好的控制效果，但常规的增益调度控

制只适用于稳态控制或小阶跃跟踪控制，对于大

范围跟踪控制的控制效果不佳，其本质原因在于
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常规的增益调度控制中设计点控制器均是小偏差

控制器。

本文拟解决航空发动机在飞行包线内任意飞

行条件下从任意起始工作状态快速平稳无稳态误

差地过渡到另一工作状态这一控制问题。为实现

上述控制目标，在飞行包线内取若干个设计点，以

ＰＬＡ表征功率水平，每隔５°选取一个 ＰＬＡ作为一
个设计功率水平，针对从一个设计功率水平过渡

到另一个设计功率水平的设计阶跃过程，采用递

进法设计分散鲁棒跟踪控制器，使得每个设计阶

跃过程满足动态、稳态要求。对于非设计阶跃过

程，采用插值的方法求取控制器参数。

为实现上述增益调度控制，需解决一个关键

问题———航空发动机“大偏离”建模问题，即如何

建立发动机的特性和参数在大范围内变化时发动

机的动态模型。发动机的特性和参数在大范围内

变化时，发动机的动态特性不再能用线性关系式

近似描述，而必须用非线性关系式描述。而非线

性模型不仅难以建立而且难以设计控制器。故本

文并不建立发动机“大偏离”模型，而是采用递进

法来解决这一问题。递进法的具体步骤如下：

步骤１　采用第２节中提出的方法设计发动
机在某设计飞行条件下某设计阶跃过程的分散鲁

棒跟踪控制器。

步骤２　根据控制器各参数对被控量动态性
能的影响规律调整控制器参数使得在不降低系统

动态性能的同时控制器增益尽量小（小控制器增

益带来的好处将在后文第４节详细说明）。
步骤３　将步骤２中得到的控制器作用于其

相邻的设计阶跃过程，观察系统的响应曲线，根据

各参数对被控量动态性能的影响规律调整控制器

参数使得此时的被控系统具有与已设计好的阶跃

过程相近的动态性能。

步骤４　之后的每个设计阶跃过程的控制器
参数都是从其最相邻的已经设计好的设计阶跃过

程的控制器出发通过参数调整而得到。

步骤５　将所有的设计阶跃过程的控制器参
数按一定规律存储于一张二维插值表中。

上述递进法能够有效实施的根本原因在于航

空发动机在相邻的阶跃跟踪控制过程中动态特性

相差并不是很大且分散跟踪控制器本身具有一定

的鲁棒性。此外，递进法的核心思想是控制器参

数调整，控制器参数调整的基础是有一个使得控

制系统稳定的初始控制器参数，其具体操作是从

这组初始控制器参数出发，调整控制器参数，使得

控制系统具有更好的动态、稳态性能或使得控制

器参数绝对值更小从而减小噪声存在时控制量的

抖震（这点在第 ４节仿真实例部分将作详细
说明）。

３．２　控制器增益调度策略
本文以某型涡扇发动机为研究对象，以其部

件级模型为仿真对象。研究其在全包线从慢车到

中间状态范围内大范围跟踪控制问题。选择主燃

油流量 Ｗｆ和尾喷口喉道面积 Ａ８作为控制输入
量，选择高压转子转速 ｎＨ和发动机压比 ＥＰＲ作
为被控输出量，选择高压转子转速 ｎＨ和低压转子
转速 ｎＬ作为状态量。采用小扰动法加拟合法可
建立某型涡扇发动机在某飞行条件下某功率水平

附近小偏差线性化模型：

ｘ１
ｘ[ ]
２

＝Ａ
ｘ１
ｘ[ ]
２

＋Ｂ
ｕ１
ｕ[ ]
２

ｙ１
ｙ[ ]
２

＝Ｃ
ｘ１
ｘ[ ]
２

＋Ｄ
ｕ１
ｕ[ ]













２

（３８）

式中：ｘ１ ＝ｎＨ，ｘ２ ＝ｎＬ，ｕ１ ＝Ｗｆ，ｕ２ ＝Ａ８，ｙ１ ＝ｎＨ，
ｙ２＝ＥＰＲ。

在飞行包线内选取 Ｎ个点作为设计点，油门
杆从所研究的最小位置 ＰＬＡｍｉｎ到最大位置 ＰＬＡｍａｘ
之间每隔 ΔＰＬＡ选取一个 ＰＬＡ作为设计 ＰＬＡ，一

共选取 Ｍ个设计 ＰＬＡ，其中 Ｍ＝
ＰＬＡｍａｘ－ＰＬＡｍｉｎ

ΔＰＬＡ
。

分别设计指令信号从每个设计 ＰＬＡ阶跃到每个
其他设计 ＰＬＡ时保证输出响应曲线具有满意的
动态、稳态性能的分散鲁棒跟踪控制器，控制器结

构都是如式（３７）所示的结构形式，各种阶跃下的
控制器参数 Ｋｉｘ和 Ｋｉｅ的值有所不同，将这些控制
器参数值制成一个 Ｍ（Ｍ－１）×４Ｎ的插值表。对
于本文研究的双变量控制系统有 ４个控制参数：
Ｋ１ｘ、Ｋ１ｅ、Ｋ２ｘ和 Ｋ２ｅ。飞行包线内有 Ｎ个设计点，对
于每个设计点有 Ｍ（Ｍ－１）个设计阶跃，对于每个
设计阶跃有４个控制器参数，将第飞行包线内第 ｉ
个点的４Ｍ（Ｍ－１）个控制器参数填入插值表的第
４ｉ－３到４ｉ列，将其中初始油门杆角度为 ＰＬＡｍａｘ－
（ｊ－１）ΔＰＬＡ的４（Ｍ－１）个控制器参数填入插值
表的第（Ｍ－１）ｊ－７到第（Ｍ－１）ｊ行，这第（Ｍ－
１）ｊ－７到第（Ｍ－１）ｊ行的顺序按照目标油门杆
角度由高到低排列。

插值表做成之后可根据插值表插值得到飞行

包线内任意一点处 ＰＬＡ从 ＰＬＡｍｉｎ到 ＰＬＡｍａｘ中的
任意初始位置 ＰＬＡｓ推到 ＰＬＡｍｉｎ到 ＰＬＡｍａｘ中的任
意目标位置 ＰＬＡｅ时分散鲁棒跟踪控制器参数。
具体插值步骤为：①设计点插值，其中设计点插值
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　第 ９期 潘慕绚，等：基于增益调度的航空发动机分散鲁棒控制

又包括高度插值和马赫数插值，高度插值和马赫

数插值都是两设计点之间线性组合，每个设计点

的控制器参数为一个 Ｍ（Ｍ－１）×４的矩阵，设计
点插值最终得到一个新的 Ｍ（Ｍ－１）×４的矩阵；
②初始油门杆角度 ＰＬＡｓ插值，每个初始 ＰＬＡ对
应的控制器参数是一个（Ｍ－１）×４的矩阵，初始
ＰＬＡ插值得到的是一个新的（Ｍ－１）×４的矩阵；
③目标油门杆角度 ＰＬＡｅ插值，每个目标油门杆
角度对应的是一个１×４的数组，目标油门杆角度
插值后得到最终非设计阶跃的 ４个控制器参数。
综上所述，本文提出的航空发动机大范围分散跟

踪控制器 Ｋ的取值与 Ｈ、Ｍａ、ＰＬＡｓ和 ＰＬＡｅ有关，
即 Ｋ＝ｆ（Ｈ，Ｍａ，ＰＬＡｓ，ＰＬＡｅ）。

本文中调度参量是 ＰＬＡ，而被控变量是高压
转子转速 ｎＨ和发动机压比 ＥＰＲ。通过调节计划
确定每个 ＰＬＡ所对应的 ｎＨ和 ＥＰＲ。调节计划也
是以插值表的形式给出。

航空发动机全包线增益调度控制系统框图如

图１所示。由 ＰＬＡｅ、Ｈ和 Ｍａ插值得到当前参考
输入 ｒ，由 Ｈ、Ｍａ、ＰＬＡｓ和 ＰＬＡｅ插值得到当前控
制器增益 Ｋ，控制量 ｕ与跟踪误差 ｅ以及发动机
状态 ｘ有关。

图 １　航空发动机全包线增益调度控制系统

Ｆｉｇ．１　Ａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｆｕｌｌｅｎｖｅｌｏｐｅｇａｉｎ

ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

４　仿真结果及分析

第３节采用小扰动法加拟合法可建立某型涡
扇发动机在高度 Ｈ＝０，马赫数 Ｍａ＝０，油门杆角
度 ＰＬＡ＝６５°附近小偏差线性化模型式（３８）。

Ａ＝
－２．６０８－０．４９３８
２．３６ －２．[ ]６６２

，Ｂ＝
０．３０３５ ２．６８６
０．３７１３ ３．[ ]９９５

，

Ｃ＝
１ ０

０．０７７９３ ０．[ ]６４３５
，Ｄ＝

０ ０
０．０９４０４ －３．[ ]９１６

。

此模型与指令信号从 ＰＬＡ为 ６５°阶跃到 ６０°过程
中发动机的动态特性有一定的差异。可以用参数

不确定项近似描述这一差异。这里令式（１１）～
式（１４）中的 Ｊ为单位阵 Ｉ，Ｅｉｊ１ ＝ｄＡ，Ｅｉｊ２＝ｄＢ，
Ｅｉｊ３＝ｄＣ，Ｅｉｊ４＝ｄＤ，其中 ｄ为一个标量。

选取 δ１＝０．４，δ２＝０．８，ｄ＝０．１３，求解 ＬＭＩ

式（２３）和式（２４）可得：Ｌ１ [＝ ３．９２ １．５９
１．５９ ０． ]８２

，Ｌ２

[
＝

２０．１４ －２．２６
－２．２６ ４． ]２

，Ｓ１＝［－７．４５ ６．１５］，Ｓ２＝

［５．２２ －２．２２］，Ｋ１ ＝［－２２．８４ ５１．６］，Ｋ２ ＝
［０．２１ －０．４１］，从而可得控制器
Ｗｆ（ｋ＋１）＝Ｗｆ（ｋ）－２２．８４（ｎＨ（ｋ＋１）－

　　ｎＨ（ｋ））＋５１．６（ｎＨｒ－ｎＨ（ｋ＋１））Ｔ

Ａ８（ｋ＋１）＝Ａ８（ｋ）＋０．２１（ｎＬ（ｋ＋１）－

　　ｎＬ（ｋ））－０．４１（ＥＰＲｒ－ＥＰＲ（ｋ＋１））













Ｔ

（３９）

式中：ｎＨｒ为高压转子转速指令；ＥＰＲｒ为发动机压
比指令。

在高度 Ｈ＝０，马赫数 Ｍａ＝０处，ＰＬＡ从 ６５°
拉到６０°时，在控制器式（３９）的作用下，发动机的
被控输出响应曲线如图２（ａ）所示，控制输入曲线
如图２（ｂ）所示。

经过控制参数调整之后，控制器参数为 Ｋ１ ＝
［－１ １５］，Ｋ２ ＝［０．２ －０．３］。参数调整之后
的控制器为

图 ２　在 Ｈ＝０，Ｍａ＝０处，当 ＰＬＡ从 ６５°拉到 ６０°时，

在控制器式（３９）作用下系统仿真结果

Ｆｉｇ．２　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒＥｑ．（３９）ａｔ

Ｈ＝０ａｎｄＭａ＝０ｗｈｅｎＰＬＡｂｅｉｎｇｐｕｌｌｅｄｆｒｏｍ６５°ｔｏ６０°
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Ｗｆ（ｋ＋１）＝Ｗｆ（ｋ）－（ｎＨ（ｋ＋１）－ｎＨ（ｋ））＋
　　１５（ｎＨｒ－ｎＨ（ｋ＋１））
Ａ８（ｋ＋１）＝Ａ８（ｋ）＋０．２（ｎＬ（ｋ＋１）－
　　ｎＬ（ｋ））－０．３（ＥＰＲｒ－ＥＰＲ（ｋ＋１）） （４０）

同样在高度 Ｈ＝０，马赫数 Ｍａ＝０处，ＰＬＡ从
６５°拉到６０°时，在控制器式（４０）的作用下，发动
机的被控输出响应曲线如图３（ａ）所示，控制输入
曲线如图３（ｂ）所示。

观察图２可知，在控制器式（３９）的作用下，
被控输出 ｎＨ和 ＥＰＲ均在 ２ｓ左右无稳态误差的
跟上指令输出。观察图 ３可知，在控制器式（４０）
的作用下，被控输出 ｎＨ和 ＥＰＲ也均在２ｓ左右无
稳态误差的跟上指令输出。而对比控制器

式（３９）和控制器式（４０）的控制器增益，明显后者
控制器增益较前者更小，而控制效果相同。而采

用更小的控制器增益将会减小噪声存在时控制量

的抖震。为说明这个问题，引入测量噪声，再次分

别进行控制器式（３９）作用下和控制器式（４０）作
用下的数字仿真。两者输出响应对比如图 ４（ａ）
所示，控制输入量对比如图４（ｂ）所示。其中下标
１的表示控制器式（３９），下标 ２的表示控制器
式（４０）；测量噪声选均值为０，标准差为０．００１５

图 ３　在 Ｈ＝０，Ｍａ＝０处，当 ＰＬＡ从 ６５°拉到 ６０°时，

在控制器式（４０）作用下系统仿真结果

Ｆｉｇ．３　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒＥｑ．（４０）ａｔ

Ｈ＝０ａｎｄＭａ＝０ｗｈｅｎＰＬＡｂｅｉｎｇｐｕｌｌｅｄｆｒｏｍ６５°ｔｏ６０°

的随机数序列。由图 ４可知，当控制器增益较小
时，系统对测量噪声有更好的抑制效果，且控制输

入量的抖振较小，工程上更易实现。由图４（ｂ）可
知当控制器增益较小时，测量噪声存在时控制输

入量抖振较小，使得工程上更易实现。

本文取 Ｎ＝５３，ＰＬＡｍｉｎ＝２５°，ＰＬＡｍａｘ＝６５°，从
而可得 Ｍ＝９。调节计划插值表中为保证插值结
果尽可能准确，ＰＬＡ的间隔选为 １°，即 ＰＬＡ在
２５°～６５°之间每隔１°计算一个对应的 ｎＨ和 ＥＰＲ。
５３个设计点在飞行包线内的位置分布如图 ５所
示。采用第３节中递进法逐步得 ５３×７２个设计
阶跃控制器参数，列于 ７２×２１２的插值表中。采
用第３节中介绍的插值的方法得到非设计阶跃控
制器参数。在飞行包线内选取３个点针对航空发
动机部件级模型进行大范围阶跃跟踪控制仿真，

这３个点分别位于①（Ｈ＝１ｋｍ，Ｍａ＝０．１），

②（Ｈ＝１５ｋｍ，Ｍａ＝１），③（Ｈ＝９ｋｍ，Ｍａ＝１．６），
仿真过程中 ＰＬＡ随时间的变化关系如图 ６所示。
在所有仿真点均加入了均值为 ０，标准差为
０．００１５的随机测量噪声。发动机在①号点处被
控输出响应曲线如图７（ａ）所示，发动机在②号点

图 ４　存在测量噪声时控制器式（３９）与控制器

式（４０）作用下系统仿真结果对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

Ｅｑ．（３９）ａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒＥｑ．（４０）ｗｈｅｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｎｏｉｓｅｅｘｉｓｔｓ
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　第 ９期 潘慕绚，等：基于增益调度的航空发动机分散鲁棒控制

图 ５　飞行包线设计点位置分布图

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅ

处被控输出响应曲线如图７（ｂ）所示，发动机③号
点处被控输出响应曲线如图 ７（ｃ）所示。观察
图７可知本文设计的分散鲁棒跟踪控制器及增益
调度方法在飞行包线内非设计点非设计阶跃下也

能取得令人满意的控制效果。

图 ６　仿真过程中 ＰＬＡ随时间变化关系

Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＰＬＡｗｉｔｈｔｉｍｅｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

图 ７　发动机在不同工作点处大范围阶跃跟踪控制仿真结果

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｗｉｄｅｒａｎｇｅｓｔｅｐｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｏｉｎｔｓｏｆｅｎｇｉｎｅ

５　结　论
以某型双转子、小涵道比涡扇发动机为对象，

进行了基于多变量分散跟踪控制的全包线大范围

增益调度控制器设计与应用研究。主要结论

如下：

１）设计了具有动态响应可调的单点分散鲁
棒跟踪控制器，并在此基础上采用参数调整法减

小控制器增益从而抑制噪声存在时控制变量的抖

动，同时逐步推进得到相邻设计点分散鲁棒跟踪

控制器参数。

２）在飞行包线内取了 ５３个设计点，每个设
计点设计了７２种设计阶跃，采用递进法得到所有
设计点下所有设计阶跃的控制器参数，并列于插

值表中，利用设计好的插值表得到航空发动机在

任意飞行条件下从任意工作状态阶跃到另一工作

１７９１
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状态时控制器参数。

３）基于某型双转子、小涵道比涡扇发动机部
件级模型，进行 ＰＬＡ大范围变化时转速和压比控
制仿真。通过设计点和随机选取的非设计点仿真

结果表明：所设计的基于多变量分散跟踪控制的

全包线大范围增益调度控制器能够保证航空发动

机在飞行包线内任意飞行条件下从任意起始工作

状态都能快速平稳无稳态误差地过渡到另一工作

状态。
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ｔｒｏｌ，１９８８，４７（５）：１１９５１２０５．

［１６］ＨＡＮＭＣ，ＣＨＥＮＹＨ．Ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎ：Ｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｓｔｒｏｎｇｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌ

ｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，１９９５，６１（６）：１３６３１３８５．

［１７］ＵＤＷＡＤＩＡＦＥ，ＫＯＧＡＮＴＩＰＢ，ＷＡＮＩＣＨＡＮＯＮＴ，ｅｔａｌ．Ｄｅ

ｃｅｎｔｒａｌｉｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，２０１４，８７（４）：８２７８４３．

［１８］ＬＩＮＳＴ，ＬＥＥＣＭ．ＭｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅＪ８５ｔｕｒｂｏｊｅｔ

ｅｎｇｉｎｅｆｏｒｆｕｌｌｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄ

ａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１２，１９（４）：９１３９２０．

［１９］李嘉，李华聪，徐轩，等．航空发动机多变量变增益控制器设

计及仿真［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（９）：

１９５８１９６８．

ＬＩＪ，ＬＩＨＣ，ＸＵＸ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｖａｒｉａｂｌｅｇａｉｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

ｄｅｓｉｇｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，４２（９）：

１９５８１９６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］隋岩峰，于达仁，隋鹏．涡扇发动机自增益调度 Ｈ∞控制器

设计［Ｊ］．航空动力学报，２００５，２０（５）：８５７８６１．

ＳＵＩＹＦ，ＹＵＤＲ，ＳＵＩＰ．ＤｅｓｉｇｎｏｆｓｅｌｆｓｃｈｅｄｕｌｅｄＨ∞ ｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２００５，２０

（５）：８５７８６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］姚华，鲍亮亮，孙健国．基于神经网络的航空发动机全包线

ＰＩＤ控制［Ｊ］．南京航空航天大学学报，２００７，３９（２）：２３６

２３９．

ＹＡＯＨ，ＢＡＯＬＬ，ＳＵＮＪＧ．ＡｅｒｏｅｎｇｉｎｅＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｏｖｅｒｗｈｏｌｅ

ｅｎｖｅｌｏｐｅｂａｓｅｄｏｎｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００７，３９（２）：２３６２３９

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］王海泉，郭迎清，李睿，等．航空发动机全飞行包线鲁棒控制

器设计研究［Ｊ］．测控技术，２００９，２８（５）：４８５１．

ＷＡＮＧＨＱ，ＧＵＯＹＱ，ＬＩＲ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｆｕｌｌｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅ

ｌｏｐｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄ

ＣｏｎｔｒｏｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，２８（５）：４８５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］吴斌，黄金泉．航空发动机全包线鲁棒变增益 ＬＰＶ控制律

设计［Ｊ］．南京航空航天大学学报，２０１４，４６（２）：２５２２５８．

ＷＵＢ，ＨＵＡＮＧＪＱ．ＲｏｂｕｓｔｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇＬＰＶｃｏｎｔｒｏｌｄｅ

ｓｉｇｎｆｏｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｉｎｆｕｌｌｅｎｖｅｌｏｐｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４６（２）：２５２２５８

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］吴斌，黄金泉．航空发动机增益调度控制的多项式平方和规

划方法［Ｊ］．航空动力学报，２０１６，３１（６）：１４６０１４６８．

ＷＵＢ，ＨＵＡＮＧＪＱ．ＳｅｌｆＳｃｈｅｄｕｌｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｅｒｏｅｎ

ｇｉｎｅｂａｓｅｄｏｎｓｕｍｏｆｓｑｕａｒｅｓｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｏｆｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１６，３１（６）：１４６０１４６８（ｉｎＣｈｉ
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　第 ９期 潘慕绚，等：基于增益调度的航空发动机分散鲁棒控制

ｎｅｓｅ）．

［２５］吴斌，黄金泉．基于切换多胞 ＬＰＶ的涡扇发动机全包线中

间状态控制［Ｊ］．航空动力学报，２０１６，３１（８）：２０４０２０４８．

ＷＵＢ，ＨＵＡＮＧＪＱ．Ｉｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅｓｔａｔｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｕｒｂｏｆａｎｅｎ

ｇｉｎｅｉｎｆｕｌｌｅｎｖｅｌｏｐｅｂａｓｅｄｏｎｓｗｉｔｃｈｅｄｐｏｌｙｔｏｐｉｃＬＰＶａｐｐｒｏａｃｈ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１６，３１（８）：２０４０２０４８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ＢＯＹＤＳ，ＧＨＡＯＵＩＬＥ，ＦＥＲＯＮＥ，ｅｔａｌ．Ｌｉｎｅａｒｍａｔｒｉｘｉｎｅ

ｑｕａｌｉｔｙｉｎｓｙｓｔｅｍａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］∥ＳＩＡＭＳｔｕｄｉｅｓｉｎＡｐ

ｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ．Ｐｈｉｌａｄｅｌｐｈｉａ：ＳＩＡＭ，１９９４：２８．

［２７］ＰＥＴＥＲＳＥＮＩＲ，ＨＯＬＬＯＴＨＣＶ．ＡＲｉｃｃａｔｉｅｑｕａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈ

ｔｏｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，

１９８６，２２（４）：３９７４１１．

　作者简介：

　潘慕绚　女，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：航空

发动机控制系统设计及仿真。

曹良进　男，硕士研究生。主要研究方向：航空发动机控制系

统设计及仿真。

Ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｂａｓｅｄｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｒｏｂｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｓ
ＰＡＮＭｕｘｕａｎ，ＣＡＯＬｉａｎｇｊｉｎ，ＨＵＡＮＧＪｉｎｑｕａｎ

（ＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒＳｙｓｔｅｍ，ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｆｕｌｌｅｎｖｅｌｏｐｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｖａｒｉａｔｉｏｎｄｙ
ｎａｍｉｃｆｅａｔｕｒｅｗｉｔｈｉｎｗｉｄｅｒａｎｇｅ，ｔｈｅｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｒｏｂｕｓｔｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｅｎｓｕｒｅ
ｓｙｓｔｅｍｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅｍａｋｅｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｒａｔｅｓｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｓａｄｊｕｓｔａｂｌｅ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅ
ｓｐｏｎｓｅｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ａｓｅｔｏｆｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｏｉｎｔｓｉｎｔｈｅｆｕｌｌｅｎｖｅｌｏｐｅａｒｅｃｈｏ
ｓｅｎ，ａｎｄｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｐｏｗｅｒｌｅｖｅｌｉｓｄｅｎｏｔｅｄｂｙｐｏｗｅｒｌｅｖｅｒａｎｇｌｅ（ＰＬＡ）．Ｆｏｒｅｖｅｒｙ５°，ａＰＬＡｉｓｃｈｏ
ｓｅｎａｓａｄｅｓｉｇｎｐｏｗｅｒｌｅｖｅｌ．Ａｄｅｓｉｇｎｓｔｅｐｐｒｏｃｅｓｓｉｓｄｅｓｃｒｉｂｅｄｂｙａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｗｈｉｃｈｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｔｒａｎｓ
ｆｅｒｓｆｒｏｍｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｉｇｎｐｏｗｅｒｌｅｖｅｌｔｏａｎｏｔｈｅｒｄｅｓｉｇｎｐｏｗｅｒｌｅｖｅｌ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｅｖｅｒｙｄｅｓｉｇｎｓｔｅｐｐｒｏｃｅｓｓ，ａｄｅ
ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｒｏｂｕｓｔｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎ“ｓｔｅｐｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄ”．Ｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄｅｃｅｎｔｒａｌ
ｉｚｅｄｒｏｂｕｓｔｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｎｏｆｆｄｅｓｉｇｎｓｔｅｐｐｒｏｃｅｓｓｗｅｒｅｓｃｈｅｄｕｌｅｄｂｙｌｉｎｅａｒｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ．Ａｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｗａｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｌｅｖｅｌｍｏｄｅｌｏｆａｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｅｏｆｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｖａｌｉｄａｔｅｔｈｅｅｆｆｅｃ
ｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅ；ｆｕｌｌｅｎｖｅｌｏｐｅ；ｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ；ｄｅｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｒｏｂｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌ；ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１０２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０１２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０１２６１６：４２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０１２６．１６３４．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４０６０８４）；ＦｏｕｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ

ＰｏｗｅｒＳｙｓｔｅｍ（ＮＪ２０１６００２０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍｕｘｕａｎ．ｐａｎ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于截断误差的改进脉冲星导航观测方程

许强，王宏力，何贻洋，由四海，冯磊

（火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：针对 Ｘ射线脉冲星导航中，传统的扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）算法因为线性化
需要从而忽略观测模型高阶项导致较大截断误差的问题，提出一种适用于脉冲星导航的改进

线性观测方程。首先，详细分析了观测方程简化过程中会造成截断误差的周年视差效应及引

力延迟效应的物理意义，介绍了２个高阶项的数学模型，并对２项进行了详细的数值分析。其
次，利用泰勒展开等方式，将２个高阶项进行线性化处理，建立一种改进的线性观测方程。最
后，利用地球卫星轨道数据，将 ２个线性观测方程分别应用到脉冲星导航的 ＥＫＦ解算中验证
改进线性观测方程的有效性。结果表明，在考虑高阶项影响的条件下，改进的线性观测方程均

能保证２５０ｍ和２ｍ／ｓ以内的位置和速度估计误差而且对高阶项变化表现出一定的鲁棒性，
但传统的简化线性观测方程却会导致发散。

关　键　词：脉冲星导航；截断误差；周年视差效应；引力延迟效应；线性化
中图分类号：Ｖ４４８．２２＋４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９７４０８

　　Ｘ射线脉冲星是宇宙中高速旋转并周期性地
辐射电磁脉冲的中子星。由于具有高度稳定的旋

转周期，使得脉冲星所辐射脉冲的周期及轮廓具

有较强的不变性和较高的可识别性。Ｘ射线脉冲
星导航系统就是利用其稳定的 Ｘ射线脉冲信号
作为观测量进行航天器导航的系统，它具有隐蔽

性高、自主性强、抗干扰性好等优点。近年来关于

Ｘ射线脉冲星导航的相关研究也日益深入。美国
国防高等研究计划局早在 ２００４年就已经正式提
了 Ｘ射线脉冲星导航计划———ＸＮＡＶ计划，并于
２００５年开始研制［１］

，欧洲航空局也在 ２００５年制
定了类似的“深空探测器脉冲星导航研究（ｄｅｅｐ
ｓｐａｃｅｖｅｓｓｅｌｐｕｌｓａｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｔｕｄｙ）”计划。后续
俄罗斯、日本等也都相继开展了相关的研究项目。

中国在２０１６年１１月１０日于酒泉卫星发射中心成
功发射了第一颗脉冲星导航试验卫星ＸＰＮＡＶ１［２］。

Ｘ射线脉冲星导航的测量原理是根据航天器
与太阳系质心（ＳＳＢ）在脉冲星方向的多普勒延迟
得到航天器在 ＳＳＢ坐标系中的状态［３］

。观测量

是脉冲到达航天器与 ＳＳＢ的时间差或其与光速
的乘积。但在宇宙中，脉冲信号的传播会受天体

运动、相对论效应等的影响而产生变化，也就在观

测方程之中引入了高阶项
［４］
。在当前研究中，扩

展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）算法因具有工程实现简单、
算法成熟、实时性好等特点而得到广泛应用。但

是在 Ｘ射线脉冲星导航中应用 ＥＫＦ算法时却常
常因为线性化需要而忽略观测模型高阶项的影

响
［５８］
，这实际会给导航结果带来较大截断误差

甚至导致发散。这些高阶项的变化大多是慢时变

的，短时间内可以认为是常值并进行补偿，长时间

来看却有着较大的变化波动。对于 Ｘ射线脉冲
星导航在深空探测器、长期在轨卫星上的应用影
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响较大，有必要通过在线估计的方法予以补偿。

针对以上问题，本文以地球长期在轨卫星为

背景，通过对高阶项的产生机理及数值量级进行

仿真分析，提出一种改进的线性观测方程。该方

程既不需要额外增加状态量，也满足以 ＥＫＦ为基
础的各种拓展滤波算法应用于脉冲星导航时对观

测方程线性化的要求。并通过对比不同时段 Ｘ
射线脉冲星导航系统的仿真结果，证明了该方程

的有效性。

１　典型脉冲星导航空间方程

１．１　状态方程
Ｘ射线脉冲星导航的状态方程是基于航天器

在地球质心惯性系中的动力学方程建立起来的。

状态量选为航天器在地球质心惯性系中的位置和

速度。在考虑二阶带谐项时，其状态方程为
［９］

ｘｅａｒｔｈ＝
ｖ[ ]ａ＝

　

ｖｘ
ｖｙ
ｖｚ

－μ
ｘｅ
ρ３
１－Ｊ２

ＲＥ( )ρ
２

７．５
ｚ２ｅ
ρ２
－１．( )[ ]５ ＋ΔＦｘ

－μ
ｙｅ
ρ３
１－Ｊ２

ＲＥ( )ρ
２

７．５
ｚ２ｅ
ρ２
－１．( )[ ]５ ＋ΔＦｙ

－μ
ｚｅ
ρ３
１－Ｊ２

ＲＥ( )ρ
２

７．５
ｚ２ｅ
ρ２
－４．( )[ ]５ ＋ΔＦ





























ｚ

（１）

式中：矢径 ρ＝ ｘ２ｅ＋ｙ
２
ｅ＋ｚ

２

槡 ｅ，ｘｅ、ｙｅ和 ｚｅ为航天器
在地球质心惯性系中的位置在 ３个方向上的分
量；状态 ｘｅａｒｔｈ＝（ｘｅ，ｙｅ，ｚｅ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ），ｖｘ、ｖｙ和 ｖｚ为
地球质心惯性坐标系中的速度在３个方向上的分
量；ΔＦｘ、ΔＦｙ和 ΔＦｚ为太阳光压、潮汐摄动和第
三天体引力等高阶扰动项，可以将其看作高斯白

噪声；μ＝ＧＭ０为地球引力常数，Ｇ和 Ｍ０分别为
万有引力常数和地球质量；Ｊ２为二阶带谐项；ＲＥ
为地球平均赤道半径。

则可将其状态方程简写为

ｘｅａｒｔｈ（ｔ）＝ｆ（ｘｅａｒｔｈ，ｔ）＋ｗ（ｔ） （２）
式中：ｗ（ｔ）为系统噪声矩阵，且

ｗ（ｔ）＝［０ ０ ０ ΔＦｘ ΔＦｙ ΔＦｚ］Ｔ （３）

１．２　观测方程
本文 Ｘ射线脉冲星导航中，观测量选用 Ｘ射

线脉冲信号到达航天器和 ＳＳＢ的时间差 Δｔ与光
速 ｃ的乘积。如果不考虑其他物理效应的影响，

其简化的观测模型如下
［１０］
：

ｃΔｔ（ｉ） ＝ｎｉｒｓａｔ （４）

式中：ｃΔｔ（ｉ）为第 ｉ颗脉冲星对应的观测量；ｎｉ为
第 ｉ颗脉冲星的方向矢量，下标 ｉ为脉冲星的编
号；ｒｓａｔ为卫星在 ＳＳＢ坐标系中的位置矢量。由于
状态方程中使用的状态量是航天器在地球质心惯

性坐标系中的位置和速度，所以可将 ｒｓａｔ表示为
ｒｓａｔ＝ｒＥ＋ｒ，ｒＥ为 ＳＳＢ坐标系中地球的位置，可以
通过地球星历预报得到，ｒ为卫星在地球质心坐
标系的位置矢量。所以，Ｘ射线脉冲星的观测方
程可以简写为

ｙｋ ＝

ｃΔｔ（１）

ｃΔｔ（２）



ｃΔｔ（ｉ













）

＝ｈｋｘｋ＋Ｖｋ （５）

式中：ｙｋ为观测量；Ｖｋ为系统的量测噪声；ｈｋ＝

［ｈ（１）ｋ ｈ（２）ｋ … ｈ（ｉ）ｋ ］，且 ｈ
（ｉ）
ｋ ＝［ｎ

Ｔ
ｉ ０１×３］。

２　观测模型高阶项分析

如图１所示，简化的线性观测模型中仅有几
何延迟项，即 ｎｒｓａｔ＝ｃΔｔ，ｎ为脉冲星的方向矢量。
脉冲信号在宇宙中传播时理论上能够对传播时间

产生影响的还有相对论效应、色散延迟等
［４］
。但

是考虑到当前光子到达时间的测量精度在微秒量

级，理论精度应达到 １０－８ｓ，所以能够产生截断
误差的因素主要考虑地球周年运动导致的周年

ＯＳＸＳＹＳＺＳ—太阳质心坐标系；ＯＳＳＢＸＳＳＢＹＳＳＢＺＳＳＢ—太阳系质心

坐标系；ｂ—太阳质心到 ＳＳＢ的矢量；ｒＥ—地球在太阳系质心坐

标系中的位置。

图 １　脉冲星导航基本原理

Ｆｉｇ．１　Ｂａｓｉｃｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｐｕｌｓａｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎ
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视差效应和恒星引力场作用下光线弯曲产生的引

力延迟效应
［１１］
。

２．１　周年视差效应
假设观测者在地球上对恒星进行观测，由于

地球的公转，恒星在天球上的位置也会发生改变。

以太阳上观测的恒星在天球上位置作为其平均位

置，从地球上观测的位置为其实际位置。由于地

球围绕太阳公转，２个位置会存在一定的偏差，也
就是所谓的恒星周年视差。周年视差在日地连线

（太阳与地球连线）同星日连线（脉冲星与太阳连

线）垂直时达到极大值，如图２所示。
理论上而言，被观测恒星距离太阳的距离越

远，周年视差效应会越不明显，所以脉冲星导航中

此项的时间量也是一个很小的数值。但是在Ｘ射
线脉冲星导航的解算过程中，该项会直接与光速

相乘，而且由几何原理可知，该项产生的误差投影

到３个坐标方向上之后，各方向误差的代数和会
变大，如式（６）所示：

ｃΔｔ（ｉ） ＝ｎｒ－ｃΔｔ（ｉ）１ ＝ｎ
ｘ
ｙ









ｚ

－

ｃΔｔ（ｉｘ）１

ｃΔｔ（ｉｙ）１

ｃΔｔ（ｉｚ）























１

ｃΔｔ（ｉｘ）１ ＋ｃΔｔ（ｉｙ）１ ＋ｃΔｔ（ｉｚ）１ ＞ｃΔｔ（ｉ）













１

（６）

式中：ｃΔｔ（ｉｊ）１ 为第 ｉ颗脉冲星在 ｊ方向上造成的位

置估计误差；Δｔ（ｉ）１ 为第 ｉ颗脉冲星由于周年视差
效应造成的时间差；ｘ、ｙ和 ｚ分别为坐标轴的３个
方向。

在短时间内周年视差效应引起的偏差变化不

明显，但是一年内的变化幅值却比较大。如果

Ｘ射线脉冲星导航系统长时间的运行，那该项的
影响必须予以考虑。关于周年视差效应在Ｘ射线

图 ２　周年视差效应原理

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆａｎｎｕａｌｐａｒａｌｌａｘｅｆｆｅｃｔ

脉冲星观测中的影响的具体推导属于天文学范

畴，在此直接由式（７）给出［１１１２］
：

Δｔ１＝
１
２ｃＤ０

［（ｎｒｓａｔ）
２－ ｒｓａｔ

２］ （７）

式中：Ｄ０为脉冲星距离 ＳＳＢ的距离。
２．２　引力延迟效应

引力延迟效应也称 Ｓｈａｐｉｒｏ效应，是在太阳系
内验证广义相对论的４个经典试验之一。它是指
当射电或者光信号经过大质量的天体时，受天体

重力场的影响其速度方向会发生变化，传播的行

程增加，传播到目的地或往返的时间也会因此增

加，如图３所示［１３］
。所以如果观测者同样在地球

上，当地球位于星日连线上时，引力延迟效应最明

显；当地球位于星日连线的延长线上时，引力延迟

效应相互抵消，影响效果最小。

引力延迟效应对导航结果的影响同周年视差

效应相同，在此不再赘述。根据天文学知识，可以

得到太阳系内天体引力延迟效应的总和为
［１４］

Δｔ２ ＝－２∑
ｌ

ＧＭｌ
ｃ [３ ｌｎ

ｎｂｌ＋ ｂｌ
ｎｄｐｌ ＋ ｄｐ( )

ｌ

－

　　ｌｎ
ｎｐｌ＋ ｐｌ
ｎｄｐｌ ＋ ｄｐ( ) ]

ｌ

（８）

式中：Ｍｌ为对应天体的质量；ｂｌ为 ＳＳＢ相对于第 ｌ

颗天体的位置；ｄｐｌ为天体 ｌ中心到脉冲星的位置
矢量；ｐｌ为航天器相对天体 ｌ中心的位置矢量。

由于太阳系内太阳质量最大，产生的引力延

迟也就最大，约为微秒量级
［１５］
。而其他天体的引

力延迟均不大于 １０－８ｓ，所以受光子测量精度影
响可以不予考虑。若仅考虑太阳引力场的作用，

则式（８）可以简化为

Δｔ２ ＝２
ＧＭｓｕｎ
ｃ３
ｌｎ１＋

ｎｒｓａｔ＋ ｒｓａｔ
ｎｂ＋( )ｂ

（９）

式中：Ｍｓｕｎ为太阳质量。

图 ３　引力延迟效应原理［１３］

Ｆｉｇ．３　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＳｈａｐｉｒｏｅｆｆｅｃｔ［１３］
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２．３　数值分析
通过以上分析，能够产生截断误差的主要为

地球运动的周年视差效应和太阳的引力延迟效

应。利用 ＳＴＫ９．０版本软件按照表 １中的轨道参
数分别仿真产生一天及一年内的高精度 ＨＰＯＰ卫
星运行轨道，并以表 ２［１６］中 Ｂ１８２１－２４脉冲星的
参数为例计算式（７）和式（９）的结果，太阳质量
Ｍｓｕｎ＝１．９８９１×１０

３０ｋｇ，万有引力常数 Ｇ＝６．６７×

１０－１１ｍ３·ｋｇ－１·ｓ－２。一天和一年内高阶项变化
情况结果分别如图４和图５所示。

通过分析可以发现：周年视差效应和太阳引

力延迟效应的变化幅度明显，最大与最小值能相

差１０倍之多，一年内周期变化明显。最大值最小
表 １　轨道参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｏｒｂｉｔ

参　数 数　值

半长轴／ｋｍ ７３５０
离心率 ０
轨道倾角／（°） ４５
升交点赤经／（°） ０
近地点幅角／（°） ３０
初始真近点／（°） ０

起始时刻 ２０１５１０１７Ｔ０４：００：００

结束时刻 ２０１６１０１６Ｔ０４：００：００

表 ２　Ｂ１８２１－２４脉冲星的参数［１６］

Ｔａｂｌｅ２　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＢ１８２１－２４ｐｕｌｓａｒ［１６］

脉 冲 星 周期／ｓ 赤经／（°）赤纬／（°）距离／ｋｐｃ精度／ｍ

Ｂ１８２１－２４ ０．００３０４５ ２７６．１３３ －２４．８６９ ４．９ ３２５

　　注：１ｋｐｃ＝３．０８×１０１９ｍ。

图 ４　一天内高阶项变化情况

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｔｅｒｍｓｉｎａｄａｙ

图 ５　一年内高阶项变化情况

Ｆｉｇ．５　 Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｔｅｒｍｓｉｎａｙｅａｒ

点计算的结果与第２．１节及２．２节的理论分析相
吻合。

３　线性观测方程的改进

由于滤波周期内卫星绕地球的运动相对于卫

星到 ＳＳＢ的距离 ｒｓａｔ 来说非常小，所以结合
式（７），在 ｋ时刻可对脉冲星导航中的周年视差
效应做如下化简：

Δｔ１≈
１
２ｃＤ０

［（ｎｒｓａｔ（ｋ－１））ｎ－ｒｓａｔ（ｋ－１）］ｒｓａｔ（ｋ） （１０）

式中：ｒｓａｔ（ｋ－１）为 ｋ－１时刻卫星在 ＳＳＢ中的位置；
ｒｓａｔ（ｋ）为 ｋ时刻卫星在 ＳＳＢ中的位置。

引力延迟效应的影响量级最大，同理也可对

ｋ时刻的式（９）进行如下简化处理：

Δｔ２≈２
ＧＭｓｕｎ
ｃ３
ｌｎ１＋

ｎｒｓａｔ（ｋ） ＋ ｒｓａｔ（ｋ－１）
ｎｂ＋( )ｂ

＝

　　２
ＧＭｓｕｎ
ｃ３
ｌｎ１＋

ｒｓａｔ（ｋ－１）
ｎｂ＋ ｂ

＋
ｎｒｓａｔ（ｋ）
ｎｂ＋( )ｂ （１１）

令

ａ１ ＝２
ＧＭｓｕｎ
ｃ３

ａ２ ＝１＋
ｒｓａｔ（ｋ－１）
ｎｂ＋ ｂ

ａ３ ＝
ｎ

ｎｂ＋















ｂ

（１２）
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则将式（１１）在 ｋ－１时刻对 ｒｓａｔ进行一阶泰勒
展开：

ａ１ｌｎ（ａ２＋ａ３ｒｓａｔ（ｋ））＝ａ１ｌｎ（ａ２＋ａ３ｒｓａｔ（ｋ－１））＋

　　ａ１
ａ３

ａ２＋ａ３ｒｓａｔ（ｋ－１）
（ｒｓａｔ（ｋ） －ｒｓａｔ（ｋ－１））＋Δ （１３）

式中：Δ为泰勒展开中二阶以上高阶项。
省略二阶以上高阶项后可得

Δｔ２≈ ａ１ｌｎ（ａ２＋ａ３ｒｓａｔ（ｋ－１））－

　　ａ１
ａ３ｒｓａｔ（ｋ－１）

ａ２＋ａ３ｒｓａｔ（ｋ－１）
＋ａ１

ａ３ｒｓａｔ（ｋ）
ａ２＋ａ３ｒｓａｔ（ｋ－１）

（１４）

综上所述，结合式（５）、式（１０）、式（１２）、式（１４），
可将改进的带有高阶项的线性观测方程写为

珓ｙｋ＝

ｃΔｔ（１） －ｗ（１）
ｋ

ｃΔｔ（２） －ｗ（２）
ｋ

　　 

ｃΔｔ（ｉ） －ｗ（ｉ）















ｋ

＝珘ｈｋｘｋ＋Ｖｋ （１５）

式中：珓ｙｋ为改进后的观测量。

ｗｋ ＝［ｗ
（１）
ｋ ｗ（２）

ｋ … ｗ（ｉ）
ｋ ］

Ｔ

ｗ（ｉ）
ｋ ＝２

ＧＭｓｕｎ
ｃ２
ｌｎ１＋

ｎｉｒｓａｔ（ｋ－１） ＋ ｒｓａｔ（ｋ－１）
ｎｉｂ＋( )ｂ

－

　　２
ＧＭｓｕｎ
ｃ２
·

ｎｉｒｓａｔ（ｋ－１）
ｎｉｂ＋ ｂ＋ ｒｓａｔ（ｋ－１） ＋ｎｉｒｓａｔ（ｋ－１）

珘ｈｋ ＝［珘ｈ
（１）
ｋ

珘ｈ（２）ｋ … 珘ｈ（ｉ）ｋ ］

珘ｈ（ｉ）ｋ [ [＝ ｎｉ＋
１
２Ｄ０
［（ｎｉｒｓａｔ（ｋ－１））ｎｉ－ｒｓａｔ（ｋ－１）］＋２

ＧＭｓｕｎ
ｃ２
·

ｎｉ
ｎｉｂ＋ ｂ＋ ｒｓａｔ（ｋ－１） ＋ｎｉｒｓａｔ（ｋ－１ ]

）

Ｔ

　　０１× ]３
４　仿真分析

为验证本文所提出的改进观测方程对导航结

果的提高效果，本文利用表 １中的数据仿真产生
卫星运行轨道。所用的 Ｘ射线背景流量 ＢＸ ＝

０．００５ｐｈ·ｃｍ－２
·ｓ－１，探测器面积 Ａ＝１ｍ２，脉冲

星导 航 周 期 为 ６０ｓ，导 航 采 用 Ｂ０５３１＋２１、
Ｂ１８２１－２４及 Ｂ１９３７＋２１三颗脉冲星，具体参数
见表 ３［１６］。地球引力常数为 ３．９８６００４４１８×

１０１４Ｎ·ｍ２／ｋｇ，光速为 ３×１０８ｍ／ｓ，重力二阶带谐
系数为０．００１０８２６３，地球赤道半径为６．３７８１３７×
１０６ｍ。本文中脉冲星导航的其他初始条件设置如下：

１）初始误差为

δｘ＝（１０００ｍ，１０００ｍ，１０００ｍ，２０ｍ／ｓ，２０ｍ／ｓ，
　　２０ｍ／ｓ）

２）初始误差协方差为
Ｐ（０）＝ｄｉａｇ［１０００２ｍ２，１０００２ｍ２，１０００２ｍ２，

　　２０２ｍ２／ｓ２，２０２ｍ２／ｓ２，２０２ｍ２／ｓ２］
３）系统噪声协方差为

Ｑｋ＝ｄｉａｇ［ｑ
２
１，ｑ

２
１，ｑ

２
１，ｑ

２
２，ｑ

２
２，ｑ

２
２］

式中：ｑ１＝８ｃｍ；ｑ２＝０．０５ｍｍ／ｓ。
４）量测噪声协方差为

Ｒｋ＝ｄｉａｇ［１０９
２ｍ２，３２５２ｍ２，３４４２ｍ２］

通过第２节对高阶项的分析可以得知，假如
表 ３　导航用脉冲星参数［１６］

Ｔａｂｌｅ３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｕｌｓａｒｓｕｓｅｄｆｏｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［１６］

脉 冲 星
周期／
ｓ

赤经／
（°）

赤纬／
（°）

距离／
ｋｐｃ

精度／
ｍ

Ｂ０５３１＋２１ ０．０３３０８４ ８３．６３３ ２２．０１４ ２．０ １０９

Ｂ１８２１－２４ ０．００３０４５ ２７６．１３３ －２４．８６９ ４．９ ３２５

Ｂ１９３７＋２１ ０．００１５５７ ２９４．９１０ ２１．５８３ ３．６ ３４４

从卫星上对脉冲星进行观测，在一年中有 ４个点
比较特殊，都是在日卫连线（太阳与卫星连线）与

星日连线相共线或垂直时。由于导航的截断误差

同时受３颗脉冲星的高阶项变化影响，所以 ３颗
脉冲星高阶项总和的周年变化在脉冲星导航中是

有实际影响意义的。

３颗脉冲星高阶项总和的周年变化情况如
图６所示。为了验证改进的线性观测方程的有效
性，本文选取其最大值和最小值点，即 ２０１５年
１０月１７日与 ２０１５年 １２月 ２９日进行仿真运算，
仿真结果见图７～图１０。同时为了更好地评价算
法的估计性能，本文采用均方根误差（ＲＭＳＥ）作
为导航误差的计算公式

［１７］
，统计区间为一天中的

（９００，１４４０）ｍｉｎ区间，ＲＭＳＥ的表达式为

ＲＭＳＥ＝ ∑
Ｍ

ｋ＝１
Δｒ

槡 ｋ （１６）

式中：Δｒｋ为第 ｋ时刻真实的轨道位置与滤波器
估计位置之间的距离。

图 ６　全年 ３颗脉冲星高阶项总和变化

Ｆｉｇ．６　Ｗｈｏｌｅｙｅａｒｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｕｍｍａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｒｅｅｐｕｌｓａｒｓ’ｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｔｅｒｍｓ
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图 ７　２０１５年 １０月 １７日简化线性观测方程估计结果

Ｆｉｇ．７　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｌｉｎｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｅｑｕａｔｉｏｎｏｎＯｃｔｏｂｅｒ１７，２０１５

图 ８　２０１５年 １０月 １７日改进线性观测

方程估计结果

Ｆｉｇ．８　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｌｉｎｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｅｑｕａｔｉｏｎｏｎＯｃｔｏｂｅｒ１７，２０１５

为了降低随机因素对结果的影响，将 ２个线
性观测方程分别独立运算 ５０次并对导航结果求
平均值，结果信息统计如表 ４所示。通过运行结
果的图表来看，在考虑高阶项的情况下使用简化

线性观测方程进行 ＥＫＦ解算时，忽略高阶项影响
而产生的较大截断误差已经导致滤波发散，而改

图 ９　２０１５年 １２月 ２９日简化线性观测方程估计结果

Ｆｉｇ．９　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｌｉｎｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｅｑｕａｔｉｏｎｏｎＤｅｃｅｍｂｅｒ２９，２０１５

图 １０　２０１５年 １２月 ２９日改进线性观测

方程估计结果

Ｆｉｇ．１０　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｌｉｎｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｅｑｕａｔｉｏｎｏｎＤｅｃｅｍｂｅｒ２９，２０１５

进的线性观测方程却仍然能够较好较快地将位置

估计误差收敛到２５０ｍ以内，速度估计误差 ２ｍ／ｓ
以内，并且在高阶项的最大值点与最小值点的

位置估计误差仅相差 ２．６ｍ，速度误差仅相差
０．０３８２ｍ／ｓ。方程对高阶项的变化表现出较好的
鲁棒性。通过运算时间反应运算量，在 ６０ｓ更新

９７９１
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周期的条件下，用配置 ｉ３处理器的台式计算机运
行２０１２Ａ版本 ＭＡＴＬＡＢ进行导航解算，２种方程进
行一天内的导航解算，总运行时间分别为２．０５４４ｓ
和１．７４９０ｓ，平均每次计算仅相差０．０００２ｓ。

表 ４　２种观测方程的估计误差

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｓｔｉｍａｔｅｅｒｒｏｒｓｏｆｔｗｏｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｓ

日　期
简化观测方程 改进观测方程

位置误差／
ｋｍ

速度误差／
（ｍ·ｓ－１）

位置误差／
ｋｍ

速度误差／
（ｍ·ｓ－１）

２０１５１０１７
（最大值点）

５１．６３１１ １２０．００３９ ０．２４４５ １．８７１５

２０１５１２２９
（最小值点）

４０．１３２７ ７４．３６１０ ０．２４１９ １．９０９７

５　结　论

本文提出一种适用于脉冲星导航的改进线性

观测方程。该方程包含了脉冲星观测模型中会对

观测量造成较大高阶截断误差的周年视差效应和

引力延迟效应。仿真结果表明：

１）在考虑周年视差效应和引力延迟效应影
响的情况下，简化的线性观测方程在 ＥＫＦ算法中
会产生发散，而改进的线性观测方程却能较快的

得到２５０ｍ和２ｍ／ｓ以内的位置和速度估计误差。
２）改进的线性观测方程对高阶项的变化具

有一定的鲁棒性。在高阶项变化的最大值和最小

值点位置估计误差仅相差 ２．６ｍ，速度估计误差
仅相差 ０．０３８２ｍ／ｓ，适合长时在轨航天器的导航
解算。
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ｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｕｓｉｎｇｔｈｅｅａｒｔｈｓａｔｅｌｌｉｔｅｏｒｂｉｔｄａｔａ，ｔｈｅｔｗｏｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｓａｒｅｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙａｐｐｌｉｅｄｔｏ
ｔｈｅＥＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｔｈｅｐｕｌｓａｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｌｉｎｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｃａｎｇｕａｒａｎｔｅｅｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒ
ｒｏｒｗｉｔｈｉｎ２５０ｍａｎｄ２ｍ／ｓｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｔｅｒｍｓ，ａｎｄｔｈａｔｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｌｉｎｅａｒ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｈａｓｓｏｍｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｔｏｔｈｅｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｔｅｒｍｃｈａｎｇｅｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｉｍｐｌｉ
ｆｉｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｃａｎｃａｕｓｅｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｕｌｓａｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎ；ｔｒｕｎｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ；ａｎｎｕａｌｐａｒａｌｌａｘｅｆｆｅｃｔ；Ｓｈａｐｉｒｏｅｆｆｅｃｔ；ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３２６１７：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３２６．１６０３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５０３３９１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｅｎｇｌ１９８３＠１２６．ｃｏｍ
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基于柔性铰链的二自由度微动平台分析及优化

周睿１，２，周辉１，２，桂和利１，３，董虎１，２，曹毅１，２，
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３．无锡科技职业学院，无锡 ２１４１５１）

　　摘　　　要：为改进微动平台的动态特性，提出了一种解耦的基于柔性铰链的二自由度
微动平台。首先，综合考虑倒圆角直梁型柔性铰链与微动平台的结构特点，设计了一种新型的

二自由度微动平台；其次，推导了该微动平台的等效刚度计算模型，并通过理论计算与有限元

仿真分析对比，验证了理论模型的正确性；同时探讨了各结构参数对微动平台等效刚度的影

响，并进行了灵敏度对比和分析；再次，以提高二自由度微动平台的等效刚度为目标，建立了其

优化设计模型，并采用自适应粒子群优化算法对该微动平台的主要结构参数进行了优化。最

后，理论计算了该微动平台的固有频率，并通过有限元仿真分析验证了其正确性。上述分析证

明了该机构的可行性及有效性。

关　键　词：二自由度微动平台；倒圆角直梁型柔性铰链；有限元分析；参数优化；固有
频率

中图分类号：Ｖ４１４．５；ＴＨ１２２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９８２０９

　　随着微定位技术被不断地应用，精密微位移
系统成为现代工业生产研究的重要领域。由于其

部分可产生弹性变形
［１］
，微动平台中的柔性结构

具有结构紧凑、体积小、无机械摩擦、无间隙
［２］
等

优点，常应用在微位移定位平台的结构中（如纳

米制造技术
［３］
、纳米级切削

［４］
），电化学加工

［５］
及

微雕刻
［６］
，微机电系统中的加工、封装与装配

［７］
，

以及医疗领域中的显微手术
［８］
等。而在动平台

的运动过程中
［９１４］
，柔性铰链能够克服常见微定

位平台具有的爬行、反向间隙和磨损等缺陷，进而

提高微动平台的运动精度。国内外学者围绕柔性

铰链在微动平台结构设计
［１５］
中的应用已做了诸

多研究。Ｌｉ等［１６］
基于柔性铰链的特性提出了一

种新型的二自由度微动平台；田延岭等
［１７］
设计出

一种由弹性铰链作为其导向机构的串联微定位平

台；崔玉国等
［１８］
基于 Ｓｔｅｗａｒｔ并联机构，研制出具

有对称双圆弧薄板式弹性单元体的微动平台新构

型；李仕华等
［１９］
对微动平台进行静态分析，包括

静态刚度、弱截面处最大应力，以及动态分析，例

如固有频率的分析等，为微动平台的特性研究提

供了一种参考。

柔性铰链微动平台的结构可分为串联式和并

联式。并联式中的各支链互不影响，且共用一个

动平台来实现各方向的运动，相比于串联式的优

点是其有效台面更大，且各运动方向上的参数

相同。

综上所述，本文以柔性铰链代替传统刚性运

动副为理念，提出一种并联式微动平台的新构型，

首先，建立了刚度模型并验证了其正确性；然后，

分析了各结构参数对等效刚度的影响；最后，在此
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　第 ９期 周睿，等：基于柔性铰链的二自由度微动平台分析及优化

基础上对微动平台进行了结构参数优化设

计
［２０２１］

，进一步提高了微动平台的固有频率，增

强了其抗干扰能力，达到了改善微动平台动态特

性的目的。

１　二自由度微动平台的刚度分析

１．１　二自由度微动平台的结构设计
本文二自由度微动平台应该满足工作范围

大、结构简单以及固有频率高的要求。为此，设计

出了一种正方形结构的微动平台，其通过柔性铰

链连接平台 Ｄ和四周的柔性铰链框架，如图 １
所示。

该微动平台沿 ｘ和 ｙ方向的位移是解耦的：
以 ｘ方向受力为例，左右两侧对称的柔性铰链臂
有效限制了 ｙ方向上的运动，减轻了 ｙ方向上的
位移问题，提高了平台的定位精度。而二自由度

微动平台的工作情况为：当 ｘ轴方向受到力 Ｆ的
作用时，柔性片段 Ａ、Ｂ向内发生弯曲变形，同时
柔性铰链 Ｃ起连接作用，将位移传递给平台 Ｄ。
该微动平台 ｘ、ｙ方向完全对称，因此 ｙ方向受力
运动情况相同。

图 １　二自由度微动平台

Ｆｉｇ．１　２ＤＯＦｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ

１．２　倒圆角直梁型柔性铰链的刚度分析
微动平台中常见的柔性铰链为圆弧型柔性铰

链和直梁型柔性铰链，但它们分别存在运动范围

小和切口处应力集中的缺陷。倒圆角直梁型柔性

铰链避免了直角处严重的应力集中，并且具有更

大的运动范围，同时兼顾两者优点，因此本文采用

倒圆角直梁型的柔性铰链结构。如图 ２所示，其
由４个垂直于端面的四分之一圆柱面和２个矩

图 ２　倒圆角直梁型柔性铰链

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｒｎｅｒｆｉｌｌｅｔｅｄｆｌｅｘｕｒｅｈｉｎｇｅ

形块对称切割形成倒圆角直梁型柔性铰链。设置

的结构参数：直梁宽度 ｔ、直梁长度 ｍ、平台厚度
ｈ、倒圆角半径 ｒ、悬臂梁宽度 ｃ。

由于倒圆角直梁型柔性铰链的结构较为复

杂，为简化刚度的计算公式，提出如下假设
［２２］
：

１）主要考虑柔性铰链的直梁和倒圆角部分
的变形，忽略其他部分。

２）忽略柔性铰链发生变形的各部分之间的
干涉。

３）以小变形悬臂梁理论［１８］
为理论基础，假

定柔性铰链一端固定，另一端承受力或力矩。

图３中 Ｍｚ表示为平台 ｚ方向所受弯矩，首先
分析运动过程中位移方向上柔性铰链所受力与力

矩作用，如图３所示。

图 ３　倒圆角直梁型柔性铰链的受力分析

Ｆｉｇ．３　Ｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｒｎｅｒｆｉｌｌｅｔｅｄｆｌｅｘｕｒｅｈｉｎｇｅ

当柔性铰链受力时，其实际角位移 θ非常小，
可近似等于

［２２］
：

θ≈ ｔａｎθ＝ｄｙｄｘ
（１）

柔性铰链中性面的曲率半径 ρ计算式为
１
ρ（ｘ）

＝Ｍ（ｘ）
ＥＩ（ｘ）

（２）

式中 Ｍ（ｘ）为平台所受弯矩：ＥＩ（ｘ）为梁的弯曲刚
度，Ｅ为弹性模量，Ｉ为截面惯性矩。柔性铰链切
口中 ２ｒ与 ｍ相比很小［１０］

，因此忽略柔性铰链 ２ｒ

长度上的弯矩变化，即 Ｍ（ｘ）在每个微段 ｄｘ上是
相同的，因此可以假设 Ｍ（ｘ）为常数 Ｍｚ。式（２）
可改写为

１
ρ（ｘ）

＝
Ｍｚ
ＥＩ（ｘ）

（３）

由图 ３可知，曲率半径和坐标 ｘ和 ｙ的关
系为

１
ρ（ｘ）

＝

ｄ２ｙ
ｄｘ２

１＋ ｄｙ
ｄ( )ｘ[ ]

２ ３／２ （４）

在柔性铰链受力发生弯曲变形时其上的任意

微段 ｄｘ存在：ｄｙ／ｄｘ１，所以式（４）可简化为
１
ρ（ｘ）

＝ｄ
２ｙ
ｄｘ２

（５）

３８９１
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由式（３）和式（５）得

ｄ２ｙ
ｄｘ２

＝
Ｍｚ
ＥＩ（ｘ）

（６）

由式（１）和式（６）得

θ＝ｄｙｄｘ
＝∫

ｘ

０

ｄ２ｙ
ｄｘ２
ｄｘ＝∫

ｘ

０

Ｍｚ
ＥＩ（ｘ）

ｄｘ （７）

考虑倒圆角直梁型柔性铰链的圆弧部分，将

式（７）中直角坐标变换成极坐标，即
ｄｘ＝ｒｓｉｎαｄα （８）
ｃ（ｘ）＝ｃ（α）＝２ｒ＋ｔ－２ｒｓｉｎα （９）
式中：α为极角。对于直梁部分，式（７）仍为直角
坐标，且 ｃ（ｘ）＝ｔ。因而，倒圆角直梁型柔性铰链
的弯曲刚度 ｋθ的表达式为

ｋθ＝
Ｍｚ
θ
＝ １
１２ｕ１
Ｅｈｒ２

＋
１２（ｒ＋ｍ／２＋ｓ１／２）

Ｅｈｔ３ （１０）

ｕ１＝
２ｓ３（６ｓ２＋４ｓ＋１）
（４ｓ＋１）２（２ｓ＋１）

＋

　　 １２ｓ
４
（２ｓ＋１）

（４ｓ＋１）５／２
ａｒｃｔａｎ ４ｓ＋槡 １

ｓ＝ｒ
ｔ

ｓ１＝
ｂ－８ｒ－４ｍ

５

　　本文中，确定微动平台为正方形结构。柔性
铰链采用 ６５Ｍｎ弹簧钢，弹性模量 Ｅ＝１．９８６×
１０１０Ｐａ。

倒圆角直梁型柔性铰链的拉压刚度 ｋｓ的表

达式
［１３］
为

ｋｓ＝（Ｅｈ）
－１
［π（ｒ／ｔ）１／２－２．５７］ （１１）

１．３　微动平台 ｘ轴方向等效刚度分析
如１．１节中所述，因该微动平台关于 ｘ和 ｙ

方向完全对称，故以Ｆ沿ｘ轴作用为例，二自由度
微动平台的受力情况如图４所示。

基于微动平台的结构，ｘ向的柔性铰链支链
可简化为如图 ５所示的复合平行四杆机构，Ｌ＝
ｒ＋ｍ／２＋ｓ１／２。根据其存在的几何关系可知：ｘ
向：δ＝Ｌｔａｎγ，γ很小，ｔａｎγ≈γ，所以 γ＝δ／Ｌ。

连杆的伸长量为

ΔＬ０ ＝Ｌ（１－ｃｏｓγ）／ｃｏｓγ≈
　　Ｌγ２／２≈ δ２／（２Ｌ） （１２）

所以每个铰链的伸长量为

ΔＬ＝ΔＬ０／２＝δ
２／（４Ｌ） （１３）

由于柔性铰链受力作用会发生弯曲和拉伸变

图 ４　二自由度微动平台结构平面

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｌａｎｏｆ２ＤＯＦｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ

图 ５　复合平行四杆机构

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｏｕｎｄｐａｒａｌｌｅｌｆｏｕｒｂａｒｍｅｃｈａｎｉｓｍ

形，因此每个柔性铰链存储的弹性能为

Ｕ１ ＝ｋθγ
２／２＋ｋｓ（ΔＬ）

２／２ （１４）

而驱动力所作的功为

Ｗ ＝Ｆδ／２
该微动平台每一边有 ４个柔性铰链，由功能

原理可得 Ｗ＝４Ｕ１，即

Ｆδ＝４ｋθγ
２＋４ｋｓ（ΔＬ）

２
（１５）

综合可得该微动平台在 ｘ方向上的等效刚
度为

ｋ＝４ｋθ／Ｌ
２＋ｋｓ／（４Ｌ

２
） （１６）

为实现平台在各方向上的等效刚度最大，可

优化各尺寸，而本文中微动平台在 ｘ和 ｙ方向上
的等效刚度大小相同，均为

ｋ＝ ４
１２ｕ１
Ｅｈｒ２

＋１２Ｌ
Ｅｈｔ( )３ Ｌ２

＋

　　 （Ｅｈ）
－１
［π（ｒ／ｔ）１／２－２．５７］

４Ｌ２
（１７）

式中：

ｕ１＝∫
π

０

ｓｉｎα
（２＋ｔ／ｒ－２ｓｉｎα）３

ｄα＝

　　 ２ｓ３（６ｓ２＋４ｓ＋１）
（４ｓ＋１）２（２ｓ＋１）

＋

　　 １２ｓ
４
（２ｓ＋１）

（４ｓ＋１）５／２
ａｒｃｔａｎ ４ｓ＋槡 １

Ｌ＝ｒ＋ｍ／２＋ｓ１／２
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　第 ９期 周睿，等：基于柔性铰链的二自由度微动平台分析及优化

　　由以上的微动平台刚度分析过程可知，该刚
度计算模型同样适用于其他柔性铰链微动平台的

刚度计算。

１．４　微动平台等效刚度的有限元仿真与验证
为验证微动平台刚度理论模型的正确性，首

先选取微动平台的材料，６５Ｍｎ弹簧钢的弹性模
量为１９８．６ＧＰａ，泊松比 ν为 ０．３１，其为合适的微
动平台材料，同时该微动平台的结构参数如表 １
所示。

微动平台所受力Ｆ与微动平台ｘ轴方向柔性
铰链支链位移 ｘ之间的关系可描述为
Ｆ＝ｋｘ （１８）
式中：ｘ轴等效刚度 ｋ可以通过将表 １中的数据
代入式（１７）求得，其值为１．９０７×１０７Ｎ／ｍ。

利用式（１８）即可得到在不同大小的力作用
下的微动平台位移理论值，如表２所示。

为验 证 所 推 导 等 效 刚 度 的 正 确 性，在

ＡＢＡＱＵＳ软件中建立如图６所示的微动平台仿真
模型，并对其添加约束及不同大小的驱动力，所得

ｘ轴方向位移仿真值、理论值及其相对误差如表 ２
所示。

为了更直观地表达微动平台 ｘ轴方向位移理
论值与仿真值之间的关系，根据表２中的数据，绘
制得到微动平台力与形变的关系如图７所示。由
图７发现，微动平台的位移理论值与仿真值
的相对误差不超过１．７％，两者高度吻合，且所施

表 １　二自由度微动平台结构参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ２ＤＯＦ

ｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ ｍｍ

参　数 ｂ ｓ１ ｍ ｒ ｔ ｈ

数　值 ８５ ３．３ ３．３ ４ ２ ２０

表 ２　ｘ轴方向位移仿真值、理论值及其相对误差

Ｔａｂｌｅ２　ｘａｘｉｓｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅ，

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅａｎｄｉｔｓｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ

力／Ｎ
ｘ轴方向位移

理论值／（１０－７ｍ）仿真值／（１０－７ｍ） 相对误差／％

２ １．０４８８ １．０６５３ １．５７

４ ２．０９７５ ２．１３２５ １．６７

６ ３．１４６３ ３．１９７０ １．６１

８ ４．１９５１ ４．２６０７ １．５６

１０ ５．２４３８ ５．３２０２ １．４６

１２ ６．２８６４ ６．３７６３ １．４３

１４ ７．３４２３ ７．４４３６ １．３８

１６ ８．３９６５ ８．５０９０ １．３４

１８ ９．３９０２ ９．５１１３ １．２９

２０ １０．５３４５ １０．６６７２ １．２６

图 ６　微动平台仿真模型

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ

图 ７　ｘ轴方向力形变关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｘａｘｉｓｆｏｒｃｅ

ａｎｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

加的力与位移间具有良好的线性关系，即平台 ｘ
轴方向上的等效刚度较稳定。因此所推导 ｘ轴转
动等效刚度计算模型的正确性得到了验证。

１．５　微动平台结构参数灵敏度分析
若要根据所推导的 ｘ轴及 ｙ轴方向的等效刚

度计算模型，设计满足性能要求的微动平台，仍需

研究各结构参数与等效刚度之间的关系，以便有

效地进行参数的修改与优化。

由式（４）、式（１０）、式（１１）及式（１７）发现，要
精确定性地分析微动平台的各结构参数对等效刚

度的影响比较困难。因此利用 ＭＡＴＬＡＢ软件定
量分析各结构参数对等效刚度的影响，基于对比

和分析数据得到的各结构参数对等效刚度 ｋ的灵
敏度关系，对微动平台进行结构优化。

采用弹簧钢作为该微动平台的材料。如图 ４
所示，影响该微动平台等效刚度的结构参数包括

ｒ，ｔ，ｈ，ｂ，ｓ１，ｍ。基于式（１７），上述结构参数对
该微动平台等效刚度 ｋ的灵敏度分析如图 ８所
示，由图 ８可知：等效刚度 ｋ与 ｒ呈曲线递增，且
增幅小幅度提升；等效刚度 ｋ与 ｔ呈曲线递增，
且增幅趋于平稳；等效刚度ｋ与ｈ呈曲线递增，且
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图 ８　结构参数与等效刚度 ｋ的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｋ

增幅明显；等效刚度 ｋ与 ｍ呈曲线递增，且增幅趋
于平稳；等效刚度ｋ与ｓ１呈曲线递减，且减幅较大；
等效刚度 ｋ与 ｂ呈曲线递减，且减幅幅度较大。

比较图８（ａ）～（ｆ）可以发现，ｈ、ｓ１和 ｂ对 ｋ的
灵敏度影响比较大，ｒ和 ｔ对 ｋ的灵敏度影响较小。

２　二自由度微动平台优化模型
为使平台的动态特性得到改善，即在位移范

围内，提高平台的固有频率，需对该微动平台进行

尺寸优化。影响运动体固有频率的最主要因素是

刚度，且由于上述灵敏度分析仅局限于各单参数

对等效刚度的影响，并未考虑结构参数间相互间产

生的干涉，因此有必要对微动平台进行全局优化。

２．１　设计变量的确定
由图６可知，柔性结构微动平台发生弹性变

形的难易程度是受微动平台尺寸影响的，即边长

ｂ、直梁宽度 ｔ、直梁长度 ｍ、平台厚度 ｈ、倒圆角半
径 ｒ、铰链连接长度ｓ１，于是，平台尺寸优化的设计

变量为

Ｘ＝［ｘ１ ｘ２ ｘ３ ｘ４ ｘ５ ｘ６］
Ｔ ＝

　　［ｒ ｔ ｈ ｂ ｓ１ ｍ］Ｔ

２．２　目标函数的建立
由于本文优化的目的为提高平台的等效刚

度，故平台尺寸优化的目标函数便通过其刚度来

建立。

本文的目标是在给定的位移下，通过尺寸优

化的方式实现平台在不同方向上的刚度最大。由

该微动平台的结构可知其在 ｘ和 ｙ方向上完全对
称，故 ｘ和 ｙ方向的等效刚度大小完全相等，设为
ｋｘ和 ｋｙ，由上文可知 ｋｘ＝ｋｙ＝ｋ。由于线性加权法
在处理多目标优化问题时具有简单且易于实现的

优点，故本文采用该方法来建立统一目标函数，该

函数必须综合考虑微动平台的各方向刚度。本文

微动平台在 ｘ和 ｙ方向上的刚度对弹性变形的难
易程度影响相同，所以它们的权重值取为相等，即

ｗ１＝ｗ２＝０．５，则统一目标函数可表示为
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　第 ９期 周睿，等：基于柔性铰链的二自由度微动平台分析及优化

Ｋ＝０．５ｋｘ＋０．５ｋｙ ＝
４

１２ｕ１
Ｅｈｒ２

＋１２Ｌ
Ｅｈｔ( )３ Ｌ２

＋

　　 （Ｅｈ）
－１

４Ｌ２
［π（ｒ／ｔ）１／２－２．５７］

２．３　约束条件的给出
１）ｘ向最大位移至少２０μｍ。
本文要求平台沿 ｘ（或 ｙ）向的最大位移不小

于２０μｍ即，δ＝Ｌγ≥２０×１０－６。
２）ｘ向最大应力不超过许用应力。
平台沿 ｘ向输出最大位移时所产生的最大应

力 不 得 大 于 所 用 材 料 弹 簧 钢 的 许 用 应 力

５７０ＭＰａ，微动平台通过驱动输出位移时，基于悬
臂曲梁变形理论

［１８］
计算获得沿 ｘ向的弯曲正应

力 σ１，由 σ＝Ｎ／Ａ＋Ｍｙ／Ｉｚ，Ｎ为梁所受截面内力，
Ａ为梁截面面积，Ｍｙ为梁所受弯矩，Ｉｚ为截面惯
性矩，可得

Ｆ
ｃｈ
＋
１２Ｆｌ２
ｃ３ｈ
·
ｃ
２≤

５７０ＭＰａ

Ｆ
ｔｈ
＋
１２Ｆｌ１
ｔ３ｈ
·
ｔ
２≤









 ５７０ＭＰａ

（１９）

式中：ｌ１＝４ｍ＋３ｒ；ｌ２＝ｂ／２－ｃ。
３）ｚ向最大位移不超过１μｍ。
设作用于单侧柔性铰链的重物的重力分力为

Ｆ２。根据悬臂曲梁变形理论
［１８］
计算倒圆角直梁

型柔性铰链在 Ｆ２作用下所产生的弯矩 Ｍ２以及
变形角 θ２为
Ｍ２ ＝Ｆ２Ｌ

θ２ ＝
Ｆ２Ｌ

２

２ＥＩ（ｘ
{

）

（２０）

动平台台面承受 １００Ｎ重物的情况下，在垂
直于台面方向（即 ｚ向）的最大位移 δ２应在 １μｍ
以下。基于平台 ｚ向位移很小，采用其 ｚ向变形
角 θ２来代替该位移。由于 δ２≤１μｍ，因此：

δ２ ＝θ２ ＝
Ｆ２ｌ

２
２

２Ｅｃｈ
３

１２

≤１×１０－６ｍ （２１）

４）ｚ向最大应力不超过许用应力。
动平台在承受 １００Ｎ的重物时，所产生的最

大应力 σ２应小于等于所用材料 ６５Ｍｎ弹簧钢的
许用应力５７０ＭＰａ。Ｉ２为截面惯性矩，根据 σ２≤
５７０ＭＰａ，可得

σ２ ＝
Ｍ２ｈ
２Ｉ２

＝
Ｆ２ｌ２ｈ
２Ｉ２

≤５７０ＭＰａ （２２）

２．４　平台多目标尺寸优化的求解
选用的压电陶瓷驱动器其最高输出力为

１０００Ｎ，则驱动器单方向驱动动平台时，单个柔性
铰链在驱动方向上所受的最大力为 １２５Ｎ。在动
平台承受 １００Ｎ的重物的前提下，单侧柔性铰链
所承受的垂直于台面方向上的最大力为２５Ｎ。采
用 ＭＡＴＬＡＢ来求解该平台尺寸优化的数学模型。

和遗传算法、蚁群算法等算法相比，自适应粒

子群算法中不存在交叉和变异运算，而是利用粒

子速度进行搜索，并且在迭代进化中通过最优的

粒子传递信息，因此其搜索速度更快；且自适应粒

子群算法能同时将粒子群体的历史最好位置传递

给其他粒子；同时自适应粒子群算法需调整的参

数较少，结构简单，更易于实现。

基于上述优点，本文采用自适应粒子群优化

算法进行该微动平台的多目标尺寸优化，得到优

化算法适应度曲线如图 ９所示，微动平台优化后

的 结 构 参 数：Ｘ ＝ ［ｒ ｔ ｈ ｂ ｓ１ ｍ］Ｔ ＝

［３．９４ １．９４ １９．８６ ８５ ３．８５ ３．９６］Ｔ。
定义优化前的微动平台为前面所设计实例，

即该微动平台的等效刚度为１．９０７×１０７Ｎ／ｍ。
根据二自由度微动平台的结构参数将优化前

后的等效刚度汇总于表３。
由表３可知，经自适应粒子群算法优化之后，

微动平台 ｘ轴方向等效刚度 ｋ上升了１０．９６％，优
化结果符合预期。

图 ９　自适应粒子群优化算法适应度曲线

Ｆｉｇ．９　Ｆｉｔｎｅｓｓｃｕｒｖｅｏｆａｄａｐｔｉｖｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

表 ３　优化前后二自由度微动平台等效刚度对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆ２ＤＯＦ

ｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

等效刚度／（Ｎ·ｍ－１）

优化前 优化后
优化率／％

１．９０７×１０７ ２．１１６×１０７ １０．９６

３　二自由度微动平台固有频率计算

为深入研究优化后微动平台的动态特性，需

计算优化后的微动平台的固有频率。
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该微动平台在其运动方向上的系统动能 Ｔ为

Ｔ＝１
２
Ｍ１ｘ

２＋８Ｊθ
·２

( )２ （２３）

式中：Ｍ１为平台的质量；ｘ为微动平台 ｘ方向上
的位移；Ｊ为 ｘ方向连杆对端点的转动惯量，Ｊ＝
Ｍ２Ｉ

２

１２
，其中 Ｍ２为柔性铰链连杆的质量。故可得

系统的动能为

Ｔ＝１
２
Ｍ１ｘ

２＋８Ｊ
θ２３( )２ ＝１

２
Ｍ１ｘ

２＋４Ｊθ２３ （２４）

式中：θ３为连杆转动角度。
由１．３节可知，微动平台机构在 ｘ方向上有

８个同样的柔性铰链，因而系统的势能为

Ｕ＝８×１
２
ｋθθ

２＋４ｋｓ
ｘ( )２

２

＝４ｋθθ
２＋ｋｓｘ

２
（２５）

对于自由度数为 ｎ的系统，在外力 Ｆ作用下
的运动方程满足拉格朗日方程：

ｄ
ｄｔ
Ｔ
ｑ( )
ｊ

－Ｔ
ｑｊ
＋Ｕ
ｑｊ
＝Ｆ　　ｊ＝１，２ （２６）

式中：ｑｊ和 ｑｊ分别为系统所取广义坐标和广义速
度。则将式（２６）代入可得
Ｍ１̈ｘ＋２ｋｓｘ＝０
８Ｊ̈θ＋８ｋθθ＝{ ０

（２７）

[
即

Ｍ１ ０
０ ８ ] [Ｊ

ｘ̈]̈θ [＋ ２ｋｓ ０
０ ８ｋ ] [

θ

ｘ]θ ＝０ （２８）

主振动可设为

ｘ＝Ａｓｉｎ（ωｔ＋φ） （２９）
式中：Ａ为振幅；ω为振动角频率；φ为初相位。

将式（２９）代入式（２８），得代数齐次方程组为
（Ｋ－ω２Ｍ）Ａ＝０ （３０）
２ｋｓ－ω

２Ｍ１ ０
０ ８ｋθ－８ω

２[ ]Ｊ ＝０ （３１）

由式（３１）可得：ω１＝
２ｋｓ
Ｍ槡１
，ω２＝

ｋθ
槡Ｊ

。

４　二自由度微动平台模态分析

分析中采用 ＡＢＡＱＵＳ软件建模，以限制运动
方向平台两侧的运动为边界条件。图６为微动平
台的有限元模型。将材料的性能参数代入

式（３１），计算得 ω１＝１０８．９６Ｈｚ，ω２＝１４７．５３Ｈｚ。
基于以上模型进行微动平台的模态分析，得

到微动平台的前 ５阶固有频率值如表 ４所示。
图１０为微动平台的前５阶振型图。

模态分析得到微动平台的 １阶固有频率为
１１６．０４Ｈｚ，由式（３１）计算得到的 １阶固有频率为
１０８．９６Ｈｚ，两者相对误差仅为６．４９％。

表 ４　二自由度微动平台前 ５阶固有频率仿真值

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｈｅｆｉｒｓｔｆｉｖｅｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｖａｌｕｅｓｏｆ２ＤＯＦｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ

阶　数 固有频率仿真值／Ｈｚ

１阶 １１６．０４
２阶 １６０．９４
３阶 ２３２．６５
４阶 ２８４．３９
５阶 ３５８．２０

图 １０　微动平台的各阶振型

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉｏｕｓｍｏｄｅｓｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆ

ｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ
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　第 ９期 周睿，等：基于柔性铰链的二自由度微动平台分析及优化

　　模态分析得到微动平台的 ２阶固有频率为
１６０．９４Ｈｚ，由式（３１）计算得到的 ２阶固有频率为
１４７．５３Ｈｚ，两者相对误差为８．３３％。

由此可见，公式推导进行柔性铰链及微动平

台的特性分析的方法具有较好的设计精度，是可

行的。

５　结　论

１）本文选用倒圆角直梁型柔性铰链，基于并
联机构的思想，提出了一种新型二自由度微动平

台，且实现该平台在 ｘ和 ｙ方向上位移解耦；其次
建立了 ｘ方向刚度的理论计算模型，并利用有限
元仿真分析验证了理论模型的正确性。

２）分析了二自由度微动平台中各结构参数
对等效刚度的灵敏度。

３）以改善二自由度微动平台的动态性能为
目标，建立其优化模型，并采用自适应粒子群优化

算法对微动平台的结构参数进行了多目标优化，

提高该微动平台的刚度和固有频率。优化结果表

明，二自由度微动平台的动态性能得到了很大的

提高，优化结果符合预期。

后续将建立二自由度微动平台的物理模型，

并进行相关实验测试，做进一步完善。
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ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｆｏｒａ２ＤＯＦｃｏｍｐｌｉａｎｔｍｉｃｒｏｍｏｔｉｏｎｓｔａｇｅ［Ｊ］．Ｐｒｅ

ｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２０１４，１５（４）：７３５７４４．

［１７］田延岭，张大卫，闫兵．二自由度微定位平台的研制［Ｊ］．光

学精密工程，２００６，１４（１）：９４９９．

ＴＩＡＮＹＬ，ＺＨＡＮＧＤＷ，ＹＡＮＢ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆ２ＤＯＦｍｉｃｒｏ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｐｌａｔｆｏｒｍ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２００６，１４（１）：９４９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］崔玉国，阮超，马剑强，等．２ＤｏＦ并联柔性结构微动平台的

新构型及尺寸优化［Ｊ］．机器人，２０１６，３８（３）：３５２３５９．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

ＣＵＩＹＧ，ＲＵＡＮＣ，ＭＡＪＱ，ｅｔａｌ．Ｎｅｗｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄｄｉ

ｍｅｎｓｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｊｏｇｇｉｎｇｐａｒａｌｌｅｌｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｌａｔ

ｆｏｒｍ［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ，２０１６，３８（３）：３５２３５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］李仕华，韩雪艳，马琦翔，等．新型并联柔性铰链微动精密平

台的研究［Ｊ］．中国机械工程，２０１６，２７（７）：８８８８９３．

ＬＩＳＨ，ＨＡＮＸＹ，ＭＡＱＸ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｊｏｇｇｉｎｇｐｒｅｃｉ

ｓｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｏｆｎｅｗｔｙｐｅｏｆｐａｒａｌｌｅｌｆｌｅｘｉｂｌｅｈｉｎｇｅ［Ｊ］．Ｃｈｉｎａ

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，２７（７）：８８８８９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］徐刚，瞿金平，杨智韬．一种改进的自适应粒子群优化算法

［Ｊ］．华南理工大学学报，２００８，３６（９）：６１０．

ＸＵＧ，ＱＵＪＰ，ＹＡＮＧＺＴ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｓｅｌｆａｄａｐｔｉｖｅｐａｒｔｉｃｌｅ

ｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｔｈＣｈｉｎａＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，３６（９）：６１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］李宝磊，施心陵，苟常兴，等．多元优化算法及其收敛性分析

［Ｊ］．自动化学报，２０１５，４１（５）：９４９９５９．

ＬＩＢＬ，ＳＨＩＸＬ，ＧＯＵＣＸ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｉｔｓｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｕｔｏｍａｔｉｃａＳｉｎｉ

ｃａ，２０１５，４１（５）：９４９９５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］郭明陆．压电陶瓷驱动的微纳定位平台系统研究［Ｄ］．沈

阳：东北大学，２０１４：２１３５．

ＧＵＯＭＬ．Ｓｔｕｄｙｏｎｍｉｃｒｏｎａｎｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｐｌａｔｆｏｒｍｄｒｉｖｅｎｂｙ

ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｃｅｒａｍｉｃｓ［Ｄ］．Ｓｈｅｎｙａｎｇ：ＮｏｒｔｈｅａｓｔｅｒｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１４：２１３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　周睿　女，硕士研究生。主要研究方向：柔性铰链及其应用。

曹毅　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：机器人机

构学及机器人技术。

Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ２ＤＯＦｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ
ｓｔａｇｅｂａｓｅｄｏｎｆｌｅｘｉｂｌｅｈｉｎｇｅｓ

ＺＨＯＵＲｕｉ１，２，ＺＨＯＵＨｕｉ１，２，ＧＵＩＨｅｌｉ１，３，ＤＯＮＧＨｕ１，２，ＣＡＯＹｉ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＪｉａｎｇｎａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｗｕｘｉ２１４１２２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＪｉａｎｇｓｕＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＦｏｏｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＥｑｕｉｐｍｅｎｔａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｗｕｘｉ２１４１２２，Ｃｈｉｎａ；

３．ＷｕｘｉＶｏｃａｔｉｏｎａｌＣｏｌｌｅｇｅｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｗｕｘｉ２１４１５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ，ａｄｅｃｏｕｐｌｅｄ
ｔｗｏｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍ（２ＤＯＦ）ｐａｒａｌｌｅｌｆｌｅｘｕｒｅｈｉｎｇｅｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ａｎｅｗｔｙｐｅ
ｏｆ２ＤＯＦｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｃｏｒｎｅｒｆｉｌｌｅｔｅｄｆｌｅｘｕｒｅ
ｈｉｎｇｅａｎｄｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ．Ｓｅｃｏｎｄ，ｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅｉｓｄｅ
ｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｔｈｅｆｉ
ｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ａｎｄａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｍｉｃｒｏｐｏｓｉ
ｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅｉｓｄｉｓｃｕｓｓｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓａｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅ２
ＤＯＦｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｐｌａｔｆｏｒｍｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｓｔｈｅｇｏａｌ，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｅ
ａｄａｐｔｉｖｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｍｉｃｒｏ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔｈｅｓｔａｇｅｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄ，ａｎｄｉｔｓｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｆｉ
ｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅａｂｏｖｅａｎａｌｙｓｉｓｐｒｏｖｅｓｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：２ＤＯＦｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ；ｃｏｒｎｅｒｆｉｌｌｅｔｅｄｆｌｅｘｕｒｅｈｉｎｇｅ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ；ｐａｒａｍ
ｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０１１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３１５１４：１４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３１５．０８３６．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５０９０５０７５）；ｔｈｅＳｉｘＴａｌｅｎｔＰｅａｋｓＰｒｏｊｅｃｔｉｎＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＺＢＺＺ０１２）；

ｔｈｅＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄｔｈｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒｏｊｅｃｔｆｏｒＣｏｌｌｅｇｅＧｒａｄｕａｔｅｓｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＳＪＺＺ１６０２１２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｏｙｉ＠ｊｉａｎｇｎａｎ．ｅｄｕ．ｃｎ
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（Ｊ０４０７１７００５）；黑龙江省自然科学基金 （Ｅ２０１７０２４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｙｈｈｉｔ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：王安琪，魏延辉，韩寒，等．基于构形平面的冗余机械臂轨迹规划方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：１９９１
１９９７．ＷＡＮＧＡＱ，ＷＥＩＹＨ，ＨＡＮＨ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒｅｄｕｎｄａｎｔｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｂａｓｅｄｏｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐｌａｎｅ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（９）：１９９１１９９７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０７４６

基于构形平面的冗余机械臂轨迹规划方法

王安琪，魏延辉，韩寒，徐丽学

（哈尔滨工程大学 自动化学院，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：针对冗余机械臂在空间轨迹规划过程中构形多样但不唯一的问题，提出了
一种快速求解冗余机械臂在空间轨迹规划过程中的最优构形的方法。受机械臂关节约束和空

间障碍的限制，冗余机械臂的轨迹规划是一个复杂的过程。而为了保证机械臂运动的平稳性，

冗余机械臂工作构形由多个机械臂关节轴线依次连接形成的构形平面组成。从构形平面入

手，利用空间几何的方法，对冗余机器人进行空间轨迹规划，通过空间矢量引导、避障路径的比

较，快速找到空间优化的路径，实现多目标轨迹规划方法。该方法用于一个７自由度冗余机械
臂，结果表明该技术能够快速直观解决路径规划问题，不依赖具体的机械臂工作构形，适用于

更多自由度的冗余机械臂。
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　　冗余机械臂具有比空间维数更多的自由度，
在空间轨迹规划和空间避障方面具有更多的选择

和灵活度，具有很大的应用前景和巨大的研究意

义，成为研究的热点。

文献［１２］提出了构型空间，即 Ｃ空间的概
念，将机械臂的工作空间分为自由空间和障碍空

间，并在自由空间内利用启发式搜索算法寻找机

械臂的运动路径。在众多启发式算法中，快速扩

展随机树（ＲＲＴ）算法［３］
特别适合多自由度机器

人的运动规划问题。Ｂｅｒｔｒａｍ等［４］
提出了一种新

的在路径规划过程中的目标选择方法，该方法保

证了新生长的节点不断向着目标点生长。Ｓｔｉｌ
ｍａｎ［５］对 ＲＲＴ算法进行了改进，使得末端轨迹能
够满足特定的约束条件。但是 ＲＲＴ算法搜索效
率较低，不具有实时性。

在机器人运动轨迹规划时，还需要综合考虑

各种约束条件。一些学者利用基于多项式的伪逆

路径规划算法对路径进行规划
［６７］
。Ｈａｄｄａｄ等［８］

在用机械臂拦截快速飞行的物体时，对机械臂的

运动轨迹施加关节速度约束和力矩约束。Ｓｈｉｍｉ
ｚｕ等［９］

推导出了具有特殊关节配置的 ７Ｒ机械臂
的解析逆解，并且使所有的关节满足其关节角度

限制。Ｔｉａｎ等［１０］
将工作空间划分成一个个小格，

得到每个小格内拟人的关节角度，建立查找表，根

据要求的末端位置，在查找表中找到冗余角 ｑ３，

根据解析逆解求出其他关节角。Ｔｒａｎ等［１１］
利用

运动元的方式实现拟人运动。然而，此类方法没

有将躲避障碍物考虑在内。

文献［１２］采用的是关节角优化控制方法，在
关节角的速度层面下，建立回避障碍物的指标函

数，将指标函数的梯度加入到运动学逆解过程中

进行求解。
!

超等
［１３］
利用二次规划技术替代雅

可比矩阵伪逆的方法，描述机械臂受到的约束，并

建立单层 ＲＢＦ（ＲａｄｉｃａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ）神经网络
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模型，通过调整其输出权值，使得机械臂达到最佳

构型，同时避开关节极限和障碍物。然而，此类方

法精度不高，稳定性较差，不适用于精度要求较高

的场合。王俊龙等
［１４］
采用改进人工势场法，当局

部极小值产生时，添加一个虚拟障碍以使机械臂

逃离局部极小点。汪首坤等
［１５］
利用三维空间投

影求出碰撞临界值，然后采用导航势函数法逃离

局部极小值，进而实现冗余机械臂避障。此种方

法未将机械臂运动的平稳性的因素考虑其中。

针对以上问题，本文采用构形平面方法，对冗

余机械臂在空间的运动轨迹以机械臂构形的方式

进行规划，能够极大提高规划的效率。

１　机械臂的构形平面

１．１　构形平面的划分
构形平面的示意图如图１所示。构形平面内

的第１个关节是回转关节，最后一个关节是摆动
关节或者移动关节。第１个构形平面的第１个关
节可以不是回转关节。假如串联机器人的最后一

个关节是回转关节，则把此关节单独看作一个构

形平面。

平面构形中回转关节对构形末端和构形中心

之间的距离关系无影响，与连杆作用相同，只有摇

摆关节和移动关节会改变构形末端和构形中心位

置关系，因此，摇摆关节和移动关节的数量是构形

平面中的自由度数目。

图 １　构形平面示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐｌａｎｅ

１．２　构形平面的运动学表达形式
为便于构形平面匹配，需简化其运动学模型。

构形平面以角度连杆和回转关节进行区分，其中

角度连杆的连接角度为固定角度，可通过虚拟构

形平面的方式处理，使构形平面都变成统一的形

式，便于进行匹配。

一个通用形式构形平面如图 ２所示，Ｏ为该
构形平面的中心；Ｐ为工作构形通过虚拟构形平
面处理后第１个回转关节的起始点，若无需进行
虚拟构形平面处理，Ｏ与 Ｐ重合；该构形平面由
ｎ个关节组成，Ｊｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）为第 ｉ个关节的
旋转轴线。

图 ２　构形平面的运动学模型

Ｆｉｇ．２　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｍｏｄｅｌｏｆｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐｌａｎｅ

图２中 Ｊ２为摇摆关节，与 ｙ轴平行，Ｊ１为回
转关节，与 ｚ轴平行。构形平面末端点在二维空
间运动学简化模型表达为

Ｔｃｐ＝
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０ １ ０ ｐｙ
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
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（１）

式中：等式右边第 １个转换矩阵为通过简化和平
面化处理后的附加矩阵，ｐｘ、ｐｙ和 ｐｚ分别为构形
平面化处理后的构形平面中心补偿的三维空间坐

标值；第２个矩阵中，θ为构形平面中包含的回转
关节转动角度，ｐ″ｚ为回转关节的结构参数；第 ３
个转换矩阵为构形平面中依次相连摇摆关节和移

动关 节 转 换 矩 阵，β＝β２ ＋β３ ＋… ＋βｎ－１，

βｉ（ｉ＝２，３，…，ｎ－１）为第ｉ个摇摆关节转动角度，

若第 ｉ个关节是移动关节，则 βｉ为零，ｐ′ｘ和 ｐ′ｚ为
转换矩阵相乘后的参数；得到的构形平面转换矩

阵中 ｍｘ、ｍｙ和 ｍｚ为连乘后的简化。

２９９１
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　第 ９期 王安琪，等：基于构形平面的冗余机械臂轨迹规划方法

２　冗余机械臂轨迹规划
２．１　问题提出

冗余机械臂通过在轨迹规划中增加系统的优

化目标，可以使得冗余机械臂满足更多的要求，

如：空间避障、能量优化等。轨迹规划的基本要求

如下：

１）空间避障要求：空间避障常用的方法是对
空间障碍物用简单三维图形进行包覆，避免空间

机械臂本体发生干涉和碰撞。

２）运动轨迹：按照任务要求进行机械臂末端
运动，同时运动要求平稳快速，常用的方法是在关

节空间内对机械臂关节进行多次样条曲线插补，

实现运动轨迹平滑和运动平稳。

３）能量优化：在众多的运动规划中，通常要
求机械臂各关节的运动角度、运动速度和运动加

速度的指标最优，常用的方法是通过对机械臂各

关节的运动量（角度、速度和加速度）进行叠加统

计，在这样的方法中往往容易忽略各关节在相同

运动角度和速度条件下消耗的能量不同，靠近基

座的关节消耗的能量相对靠近机械臂末端的关节

消耗的能量要大很多。

基于上述问题本文采用构形平面的方法，并

采用构形平面的动力学方法评价规划的成效。

为了更加详细介绍这种规划方法，本文以空

间７自由度的冗余机械臂为例进行介绍。
２．２　空间障碍物检测方法

为了进行空间避障检测，首先需要检测机械

臂在进行空间运动时是否与空间物体发生运动干

涉。通常空间机械臂与障碍物的碰撞检测是通过

三维空间的方式，采用物体空间的碰撞和图形学

的碰撞检测作为空间域内碰撞检测的２种主要方
法。一般将空间障碍物用常用空间规范几何体进

行表示。几何体的表示是否得当决定了在有空间

障碍物的条件下能否求得机械臂的运动空间。

本文研究的空间障碍物的描述方法是基于构

形平面方法进行的。基于构形平面的空间障碍物

的碰撞检测是在冗余机械臂完成机械臂末端轨迹

规划后进行的，组成机械臂的构形平面的空间位

置和表达式已经确定，需要进行该构形平面的位

形和障碍物之间的干涉检测。

构形平面内的机械臂关节与障碍物之间不干

涉有２种情况：一种是机械臂关节所在的构形平
面与障碍物不相交；另一种是机械臂关节所在的

构形平面与障碍物相交，但机械臂关节本身不与

障碍物干涉。由于第 １种情况较为简单，不做讨

论，本节重点讨论第２种情况。
这种情况下的构形平面的中心和末端点的位

置是已知的，如图 ３所示的 Ｏ点和 Ｐ点，构形平
面与机械臂基坐标系的相互关系，可以用式（１）
表示。

如图３所示，三维空间障碍物被构形平面所
在二维平面横切成截面图形，这个截面图形可能

很不规则，采用较为简单的依次相连的直线段进

行包覆。考虑到机器人连杆具有的外形尺寸和安

全距离，因此在障碍物区域 １外扩距离 ｈ，这样障
碍物的实际区域就变为区域２的状态。

设安全避障区域由 ｍ段线段组成，则第 ｉ段
线段可由式（２）表示：

ｚａ ＝
（ｚｉ－ｚｉ－１）（ｘｉ－ｘｉ－１）

ｘｉ－ｘｉ－１
＋ｚｉ－１ （２）

机器人构形由 ｎ段线段组成，则第 ｊ段线段
由式（３）表示：

ｚｂ＝
（ｚｊ－ｚｊ－１）（ｘｊ－ｘｊ－１）

ｘｊ－ｘｊ－１
＋ｚｊ－１ （３）

在平面几何中，２条直线要么平行要么相交。
因此，为了提高判断过程的效率，首先比较式（２）
和式（３）所表示的 ２个线段的斜率是否相等，不
等则需求解２条线段所在直线的交点，那么这交
点是否在这２条线段之间就容易判断了。

按照冗余机械臂轨迹规划的过程，构形平面

的中心和末端不能够在障碍区域内，否则冗余机

械臂就不能完成工作了。因此，机器人关节部分

与组成安全障碍区域的边界线段存在干涉状况。

为了提高整体机器人规划计算效率，也无须将所有

的机器人关节和组成安全障碍区域的所有线段之

间都进行判断，只需对在该构形平面中的干涉关节

进行重新调整，对干涉关节与安全障碍区域在靠近

机器人基座一侧的边界线段之间进行判断。

图 ３　构形平面内的障碍物干涉检测

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｏｂｓｔａｃｌｅｓ

ｗｉｔｈｉｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐｌａｎｅｓ
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２．３　机械臂关节约束
基于构形平面的轨迹规划过程力求快速简

洁，避免复杂计算过程。在已知机械臂关节约束、

机械臂末端轨迹和空间障碍物位置的条件下，通

过组成冗余机械臂的构形平面规划机械臂的空间

轨迹。

空间关节约束如式（４）所示：

θｉｍｉｎ≤ θｉ≤ θｉｍａｘ

θ
·

ｉ≤ νｉｍａｘ

θ̈ｉ≤ αｉｍａｘ

τｉ≤ τｉｍａｘ
　　ｉ＝１，２，…，













 ｎ

（４）

式中：θｉ为机械臂的第 ｉ个关节角度；θｉｍｉｎ为第 ｉ
个关节角度的最小值；θｉｍａｘ为第 ｉ个关节角度的最
大值；ｎ为机械臂中的关节数量；θｉ为机械臂的第
ｉ个关节速度；νｉｍａｘ为机械臂的第 ｉ个关节最大速
度；̈θｉ为机械臂的第 ｉ个关节加速度；αｉｍａｘ为机械
臂的第ｉ个关节最大加速度；τｉ为机械臂的第ｉ个
关节力矩；τｉｍａｘ为机械臂的第 ｉ个关节最大力矩。
２．４　冗余机械臂的构形平面空间位置确定

机械臂末端轨迹在很多情况下是由所承担的

任务决定的，其空间轨迹是已知的，如点焊机器人

末端轨迹通常是由焊接件的焊缝位置决定，或直线，

或圆弧；喷涂机器人也要根据喷涂面的空间角度进

行喷涂。对于一些如直线、圆弧等确定的轨迹，通过

给定起始点和末端点的位置和姿态矩阵，采用插补

的方式即可确定每一轨迹上空间点的位姿。

构形平面空间位置的确定采用加权空间矢

量法，如图４所示，图中Ｐｉ为机械臂末端轨迹规

图 ４　空间构形平面位置确定

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇｓｐａｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐｌａｎｅｓ

划中的第 ｉ点，连接 Ｐｉ和 Ｏ０，ｋｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ）为
构形平面 ｊ的起点到末端点的连线。

以ＰｉＯ
→
０向量为导向，规划构形平面的 ｋｊ（ｊ＝

１，２，…，ｎ）。ｋ１的值与初始关节有关，通常其空
间矢量方向是已知的，而 ｋｎ与机械臂末端关节有
关，其空间矢量的方向和大小都是固定的。在保

证机械臂工作空间的条件下，规划 ｋｊ（ｊ＝１，２，…，
ｎ－１）。由于 ｋｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ－１）不是实际机械
臂关节中心轴线，因此 ｋｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ－１）可能
与空间障碍物发生重叠干涉。对构形平面与障碍

物发生重叠干涉的部分，运用 ２．１节介绍的方法
对该构形平面中机械臂关节与障碍物进行干涉判

断检查。实际运算中不会这样复杂，因为构形平

面已经简化机械臂中具有冗余功能的关节，组成

机械臂的构形平面数量较少，通常在 ３～５个左
右，在规划少量构形平面后，剩余的２个构形平面
就可通过解析的方式确定其空间位置。

在空间障碍物对机械臂工作空间占用不多的

情况下，机械臂的构形平面空间位置有了更多的

选择。如图 ５所示，左侧图和右侧图分别是在相
同的轨迹条件下的 ２种状态，由于运动轨迹的要
求，机械臂最后关节所在的构形平面 ＣＰｎ是确定
的，故２种状态下的构形平面 ＣＰｎ是相同的。

这种情况下，要对机械臂的空间轨迹规划进

行整体考虑。以上一个轨迹点的工作构形为参

考，建立评价函数：

ｆ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｕｉ（θ

ｉ
ｔ－θ

ｉ
ｔ－１） （５）

式中：下标ｔ表示当前时刻；θｉｔ为当前ｔ时刻第ｉ个

图 ５　已知轨迹点的构形平面规划

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐｌａｎｅｐｌａｎｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎ

ｋｎｏｗｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｏｉｎｔｓ
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关节角度；ｕｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）为加权值，该加权值
与第 ｉ关节的功率和位置有关，功率越大和靠近
基座越近的关节，该加权值越大。在多种选择条

件下，通过该加权值可使得功率大的关节运动幅

度增大，提高机械臂的动力学功能；ｆ用来评价当
前轨迹点与上一个轨迹点的工作构形的差别，在

多种选择条件下力求最小。

为保证机械末端运动平稳，采用 Ｂ样条曲线
进行轨迹规划。使用 Ｂ样条曲线的方法，使得机
器人的速度、加速度、加加速度以及机器人的起始

点和终止点的位置能够稳定且符合要求。

３　仿真实例
以７自由度冗余机械臂为例进行仿真，介绍

冗余机械臂的轨迹规划方法。

３．１　７自由度机械臂建模

冗余机械臂的关节参数如表 １所示，冗余机
械臂的运动学模型如图６所示。

表 １　关节参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｊｏｉｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

关节名称 运动范围／（°） 关节参数尺寸／ｍｍ

关节１ －１８０≤θ１≤１８０ ｄ１＝３５０

关节２ －１９０≤θ２≤１０ ｄ２＝４５０

关节３ －１００≤θ３≤１００ ｄ３＝３５０

关节４ －１００≤θ４≤１００ ｄ４＝１５０

关节５ －１５０≤θ５≤１５０ ｄ５＝１４５

关节６ －１００≤θ６≤１００ ｄ６＝１５０

关节７ －１８０≤θ７≤１８０ ｄ７＝１６０

图 ６　７自由度冗余机械臂运动模型

Ｆｉｇ．６　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｍｏｄｅｌｏｆａ７ＤＯＦｒｅｄｕｎｄａｎｔｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

３．２　构形平面划分
按照构形平面定义，如图７所示，将该冗余机

械臂划分为３个构形平面：关节１为回转关节，关
节２和关节 ３为非偏置型的摇摆关节，无论 ３个
关节如何运动，关节 １的回转中心轴线、连接关
节２的２个连杆中心轴线和连接关节 ３的 ２个连
杆中心轴线始终在同一个几何平面上，并将其定

图 ７　冗余机械臂构形平面划分

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐｌａｎｅｏｆａ

ｒｅｄｕｎｄａｎｔｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

义为构形平面１；关节６为非偏置型的摇摆关节，
关节５为回转关节，连接关节 ６的 ２个连杆中心
轴线和关节 ５的回转中心轴线组成构形平面 ２；
关节７为回转关节，需要满足机械臂手爪抓取物
体的姿态要求，关节 ７的回转中心轴线与垂直手
爪开合方向组合为构形平面 ３。而关节 ４为非偏
置型的摇摆关节，其旋转轴线与关节 ３的关节轴
线垂直，构形平面 １和构形平面 ２相交于关节 ４
的旋转轴线上，连接关节 ４两个连杆的中心轴线
分别在构形平面１和构形平面２内。
３．３　规划任务

本例中的机械臂轨迹规划任务要求机械臂末

端点轨迹为一条直线段，机械臂运动过程中，手爪

夹持面垂直该直线轨迹，且在机械臂工作空间中

存在空间障碍物。运动过程为加速—匀速—

减速。

线段起始点位姿矩阵为

０．９５１１ －０．３０８９ ０ ０
０ ０ １ １４０．５

－０．３０８９ －０．９５１１ ０ ３５











０ ０ ０ １
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线段终点位姿矩阵为

０．７２７９ －０．６４８７ －０．２１６１ －６８．６０７９
０．５７０３ ０．４０３０ ０．７１５８ ９２．２０５９
－０．３７７３ －０．６４５６ ０．６６４０ ９３．２５４４











０ ０ ０ １

　　根据任务轨迹的起点和终点的空间位置，进
行空间轨迹插补计算，整体分成１０段，共１１个空
间轨迹点，轨迹点的空间坐标如图８所示。

根据图８所示的空间轨迹点的坐标，按照构
形平面轨迹规划方法，通过构形平面的匹配，同时

计算机械臂和空间障碍物的干涉检测，从起点起

始，确定冗余机械各关节角在各插补点的关节角

度数值曲线，如图９所示。

图 ８　机械臂插补轨迹点的坐标

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ

ｐｏｉｎｔｓｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

图 ９　机械臂各关节在插补点的角度

Ｆｉｇ．９　Ｊｏｉｎｔａｎｇｌｅｓｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｗｈｅｎｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒ

ｉｓｌｏｃａｔｅｄｉｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｏｉｎｔｓ

４　结　论

本文介绍了一种新颖的冗余机械臂轨迹规划

方法，利用构形平面的方法实现空间避障、关节约

束和轨迹优化的多目标冗余机械臂空间轨迹规

划，得到如下结论：

１）总结串联形式的机器人结构特点和工作
方式，引出构形平面概念，建立了构形平面表达

式。该方法能够分解复杂的冗余机械臂拓扑结

构，为运动学求解、轨迹规划、空间避障工作奠定

基础。

２）以构形平面为基础，通过空间矢量引导的
方式对构形平面进行空间位置确定，进而确定较

为合理的冗余机械臂空间位形。该方法避免了采

用传统解析方法即依赖机器人构形形式和自由

度，也避免了数值方法中求解精度和求解速度问

题，具有实用性和通用性。
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０１８１

基于改进相关向量机的锂电池寿命预测方法

王春雷１，赵琦２，，秦孝丽２，冯文全２

（１．北京科技大学 计算机与通信工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：锂电池具有轻便安全、循环寿命长和安全性能好等优点，作为一个被广泛应
用的储能电源，锂电池健康管理和寿命预测是国内外研究的热点。建立锂电池寿命预测方法

和模型，基于实验历史数据，建立电池衰减模型从而对整个电池的工作状态进行评估，及时对

设备进行维护和替换，以确保电池工作的稳定。对相关向量机（ＲＶＭ）的核函数进行了组合改
进，优化了 ＲＶＭ的性能，减小了锂电池寿命预测的偏差度，提高了预测精度。

关　键　词：锂电池；剩余寿命；预测；相关向量机（ＲＶＭ）；ＭＡＴＬＡＢ
中图分类号：ＴＭ９１２．９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９１９９８０６

　　锂电池不仅便于携带，而且续航时间长于镍
镉电池，工作中的安全等级大于氢电池，已成为现

今电池的支柱。锂电池不仅促进了新能源和新型

环保技术的更新换代，而且推动了当今信息时代

的快速发展
［１］
。

锂电池寿命预测技术主要有 ２种方法，分别
为直接测量和间接测量。无论是脉冲快速充电，

还是以恒定电流或恒定电压进行分段式充放电实

验，锂电池的容量随着电池使用时间和充放电循

环次数的增加而不断减少，当其下降到某个阈值

时，必须终止放电，停止使用，否则会对使用设备

造成较大的永久性损害，增加危险因素和不稳定

程度。电池的容量是反映电池健康程度的重要指

标之一
［２］
。

通过对国内外研究现状进行分析，常见的寿

命预测可分为３类：基于统计分布、数据驱动和模
型驱动的预测方法

［３］
。其中，数据驱动是锂电池

寿命预测的主要方法，其在统计学和数据挖掘等

理论指导下，借助神经网络和支持向量机（Ｓｕｐ
ｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＭａｃｈｉｎｅ，ＳＶＭ）等机器学习算法，总结

输出变量间的关系，建立输入与输出变量间的关

系模型
［４］
。神经网络有着收敛速率慢、训练时间

长的缺点，ＳＶＭ 的核函数必须满足 Ｍｅｒｃｅｒ条

件
［５］
。相关向量机（ＲｅｌｅｖａｎｃｅＶｅｃｔｏｒＭａｃｈｉｎｅ，

ＲＶＭ）是一种基于贝叶斯框架下的模型，其泛化
能力强，具有不确定表达能力，与 ＳＶＭ相比，核函
数不需要满足 Ｍｅｒｃｅｒ条件。因此本文采用 ＲＶＭ
进行锂电池寿命预测并对结果进行分析，一般

ＲＶＭ模型使用单一的核函数，其泛化能力较弱。
针对这一问题，本文提出了基于组合核函数的

ＲＶＭ锂电池寿命预测模型，该模型泛化能力更
强，进而提高了锂电池剩余寿命的预测精度。

１　相关向量机

在数学研究领域中，ＲＶＭ［６］是一种在已有数

据上进行建模的技术，是 Ｔｉｐｐｉｎｇ［７］在 ＳＶＭ的基

础上改进提出的。虽然 ＲＶＭ和 ＳＶＭ拥有相同的
函数形式的模型，但是两者的理论基础完全不同，

ＳＶＭ是利用最小化原则构造风险最小的模型结
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构，而 ＲＶＭ是利用贝叶斯框架来训练和构建学
习机，在原理上建立高斯过程模型

［８］
使得协方差

最小。

ＲＶＭ考虑从一组输入样本｛ｘｉ｝
Ｎ
ｉ＝１与对应的

目标｛ｔｉ｝
Ｎ
ｉ＝１进行建模，当遇到新样本 ｘ利用得到

的模型，预测目标 ｔ，由于退化数据往往带有噪
声，通常在模型中加入不确定项来反映噪声影响。

一般建立的非线性模型形式为
［９］

ｔｉ＝ｙ（ｘｉ；ｗ）＋εｉ （１）
式中：ｗ为权值向量；ｙ（ｘｉ；ｗ）为一个未知的非线

性函数；εｉ表示服从均值为０且方差为σ
２
的独立

同分布高斯噪声。未知函数 ｙ（ｘｉ；ｗ）可以表述为
一组基函数的线性组合：

ｙ（ｘｉ；ｗ）＝∑
Ｎ

ｎ＝０
ｗｎｎ（ｘｉ）＝ｗ

Ｔ（ｘｉ） （２）

式中：ｗｎ为权值；（ｘｉ）＝［０（ｘｉ），１（ｘｉ），…，

Ｎ（ｘｉ）］
Ｔ
为非线性基函数，式（１）向量形式为

ｔ＝Φｗ＋ε （３）
式中：ｔ为假定的目标值；Φ为 （ｘｉ）的向量形式，
（ｘｉ）＝［１，Ｋ（ｘｉ，ｘ１），Ｋ（ｘｉ，ｘ２），…，Ｋ（ｘｉ，

ｘＮ）］
Ｔ
，Ｋ（ｘｉ，ｘｊ）表示核函数；Φ为对每个训练样

本定义的基函数。

由贝叶斯推理得

ｐ（ｔｉ ｘｉ）～Ｎ（ｔｉ ｙ（ｘｉ；ｗ），σ
２
） （４）

式中：Ｎ（ｔｉ ｙ（ｘｉ；ｗ），σ
２
）表示均值为 ｙ（ｘｉ；ｗ），方

差为 σ２。一般可以直接使用最大似然估计来求
解未知参数 ｗ和 σ２，但这样会导致过拟合问题，
ＲＶＭ模型中，为了确保模型具有较好的泛化能
力，首先为每个权重赋予一个高斯先验分布

ｐ（ｗ α），α为超参数，ｐ（ｗ α） ＝∏
Ｎ

ｉ＝０
Ｎ（ｗｉ０，

α－１ｉ），其中每个超参数 αｉ对应权重 ｗｉ，负责调整
权重大小。则使用历史数据估计目标 ｔ可表示为
ｐ（ｔ ｔ）＝

　　∫ｐ（ｔ ｗ，α，σ２）ｐ（ｗ，α，σ２ ｔ）ｄｗｄαｄσ （５）
由贝叶斯公式可以得

ｐ（ｗ，α，σ２ ｔ）＝ｐ（ｗ α，σ２，ｔ）ｐ（α，σ２ ｔ） （６）

ｐ（ｔα，σ２）＝∫ｐ（ｔｗ，σ２）ｐ（ｗ α）ｄｗ （７）

ｐ（ｗ α，σ２，ｔ）＝
ｐ（ｔｗ，σ２）ｐ（ｗ α）

∫ｐ（ｔｗ，σ２）ｐ（ｗ α）ｄｗ
（８）

式（７）是由 ２个高斯分布卷积得到，所以
式（７）仍服从高斯分布，因此式（８）也为高斯分
布，具体形式为

ｐ（ｗ α，σ２，ｔ）＝（２π）－（Ｎ＋１）／２ Σ －１／２·

　　ｅｘｐ －１
２
（ｗ－μ）ＴΣ－１（ｗ－μ[ ]） （９）

该后验概率的协方差 Σ和均值 μ分别为
Σ＝（σ－２ΦＴΦ＋Ａ）－１

μ＝σ－２ΣΦＴ{ ｔ
（１０）

式中：Ａ＝ｄｉａｇ（α０，α１，…，αＮ）。

ｐ（α，σ２ ｔ）∝ ｐ（ｔα，σ
２
）ｐ（α）ｐ（σ２） （１１）

　　现认为求 ｐ（α，σ２ ｔ）最大后验概率估计等价
于求 ｐ（ｔα，σ２）的最大后验概率估计，由式（７）
可知，ｐ（ｔα，σ２）服从高斯分布，ｐ（ｔα，σ２）的均
值为０，协方差为 Σ＝σ２Ｉ＋ΦＡ－１ΦＴ。

使用迭代法确定参数 α，σ２迭代公式为
Σ＝（σ－２ΦＴΦ＋Ａ）－１

μ＝σ－２ΣΦＴｔ

αｎｅｗｉ ＝
１－αｉΣｉｉ
μ２ｉ

（σ２）ｎｅｗ ＝ ｔ－Φμ ２

Ｎ－Σｉ（１－αｉΣｉｉ















）

（１２）

预测过程：对于新的输入 ｘ，相应的预测输
出 ｔ的概率分布为

ｐ（ｔ ｘ，αｍｐ，σ
２
ｍｐ）～Ｎ（ｙ，σ

２
）ｎ （１３）

ｙ ＝μ
Ｔ（ｘ） （１４）

σ２ ＝σ
２
ｍｐ＋（ｘ）

ＴΣ（ｘ） （１５）

式中：ｙ为 ｔ的预测值；αｍｐ和 σ
２
ｍｐ为式（１２）取得

的收敛值；当参数 αｉ不趋于 ０时，对应的基函数

矢量 （ｘｉ）则称为相关向量
［１０］
。

２　核函数的选择

已知被广泛使用的高斯核函数为

Ｇ（ｐｉ，ｑｊ）＝ｅｘｐ －
ｐｉ－ｑｊ
２δ[ ]２

２

（１６）

式中：ｐ为空间中任一点；ｑ为核函数中心；δ为
带宽。

高斯核函数是基于距离方程的核函数，可以

满足在测试点附近有较快的衰减，但是在无限远

处却不能保证有一定的衰减速率，所以需要构建

一个核函数来满足无限远处的衰减。

高斯核函数具有一定的缺陷，因此通过改进

高斯核函数来进一步提高核函数性能，将距离方

程放到指数的分母上，这样函数的特性曲线能使

其在远离测试点的时候仍有一定的衰减速率
［１１］
。

因此初步构建的核函数为

Ｇ（ｐｉ，ｑｊ）＝２
δ２

ｐｉ－ｑｊ　 （１７）
从函数的特性曲线来看，函数满足在测试点

附近有较快的衰减速率，在无限远处仍能保持适

９９９１
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当的衰减，为了获得更好的预测性能，在此加入了

位移参数 γ，函数微调变量 λ和幅度调节参数 Ｇ，
则最终修正的高斯核函数为

Ｇ（ｐｉ，ｑｊ）＝Ｇ·２
δ２

ｐｉ－ｑｊ ＋γ
＋λ （１８）

式中：δ２为带宽变量；γ为位移参数；λ为函数微
调变量。最关键的核参数依旧是带宽 δ和位移参
数 γ。

由于高斯核函数是典型的局部性核函数，其

只能保证在测试点附近极小的范围内对数据点有

影响，多项式核函数是应用最广泛的全局核函数，

其表达式为

Ｐ（ｐｉ，ｑｊ）＝（ｐｉｑｊ＋１）
２

（１９）
为了兼顾局部核函数与全局核函数的优势，

本文选取了多项式核函数和改进的高斯核函数相

结合的核函数使之具有有更好的特性
［１１］
。其表

达式为

Ｋ（ｐｉ，ｑｊ）＝ｍＰ（ｐｉ，ｑｊ）＋（１－ｍ）Ｇ（ｐｉ，ｑｊ）（２０）
式中：ｍ为调节多项式核函数和高斯核函数的参
数，其取值范围为０≤ｍ≤１。当 ｍ＝０时，核函数
退化为改进高斯核函数；当 ｍ＝１时，核函数退化
为多项式核函数。

本文计算ＲＶＭ预测结果的偏差度、标准差、拟
合程度以及运行时间，用来评价预测结果的精准

度
［１２］
，其中运行时间由 ＭＡＴＬＡＢ系统函数给出。
预测结果偏差度：

Ｒｅｒｒｏｒ＝ＲＵＬｐｒｅｄｉｃｔ－ＲＵＬｔｒｕｅ （２１）
式中：ＲＵＬｐｒｅｄｉｃｔ为预测结果值；ＲＵＬｔｒｕｅ为电池实际
电容值。

预测结果标准差：

ＲＭＳＥ＝
∑
ｎ

ｉ＝１
（ｆ（ｕｉ）－ｆ′（ｕｉ））

２

槡 ｎ
（２２）

预测结果拟合程度：

Ｒ２ ＝１－
∑
ｎ

ｉ＝１
（ｆ（ｕｉ）－ｆ′（ｕｉ））

２

∑
ｎ

ｉ＝１
（ｆ（ｕｉ）－ｆ（ｕｉ））

（２３）

式中：Ｒ２越接近１表示拟合程度越好；ｆ（ｕｉ）为锂
电池的真实电容值；ｆ′（ｕｉ）为预测的剩余电容值；

ｆ（ｕｉ）为所有预测剩余电容值的平均值；ｎ为样本
数量。

３　锂电池寿命预测

３．１　 锂电池剩余寿命预测框架

健康状态的可直接对在线运行的锂电池而

言，电池充放电可能并不完全，使用安时法得到的

容量并不准确，并且一般的传感器也无法监测电

池内部的状态。要进行锂电池在线剩余寿命预测

需要提取能反映电池健康状态的可直接在线测量

的间接健康因子；构建出在线可测量的间接健康

因子后，结合已有的历史电池容量退化数据，建立

在线可测量的间接健康因子与电池容量的关系模

型；将在线采集到的间接健康因子数据作为输入，

通过得到的关系模型计算出对应使用周期下的电

池容量的估计值。经分析发现当给定一定电压范

围时，等电压放电时间间隔会随着循环使用周期

增加而逐渐减小，与电池容量有着相似的退化

趋势。

本文首先将等电压放电时间间隔作为锂电池

的间接健康因子，然后使用 ＲＶＭ模型建立间接
健康因子与电池容量的关系模型，最后通过得到

的关系模型预测出锂电池的容量和剩余寿命。锂

电池的剩余寿命预测流程图如图１所示。

图 １　ＲＶＭ预测方法流程

Ｆｉｇ．１　ＲＶＭｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｍｅｔｈｏｄｐｒｏｃｅｓｓ

３．２　锂电池数据分析
本实验所用的原始数据来源于 ＮＡＳＡ公布的

ＢａｔｔｅｒｙＤａｔａＳｅｔ中 的 Ｂ０００５、Ｂ０００６、Ｂ０００７和
Ｂ００１８这４组电池的充放电循环数据。

通过对这 ４组电池的电池容量进行对比分

０００２
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析，可得出 ４组电池的大概退化趋势近似（见
图２）［１３］，但是电池的电池容量上下限和实验充
放电循环次数有所不同，因此实验中对不同型号的

电池失效阈值和实验预测起点的选择不同，对于

Ｂ０００５、Ｂ０００６和 Ｂ００１８这３个电池选取１．３８Ａ·ｈ
作为 电 池 的 失 效 阈 值，对 于 Ｂ０００７则 选 取
１．２Ａ·ｈ作为失效阈值。

图 ２　４组电池容量退化趋势

Ｆｉｇ．２　 Ｆｏｕｒｇｒｏｕｐｓｏｆｂａｔｔｅｒｙｃａｐａｃｉｔｙｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｔｒｅｎｄｓ

３．３　预测结果
利用组合核函数对 Ｂ０００５、Ｂ０００６、Ｂ０００７和

Ｂ００１８这 ４组锂电池样本数据进行预测，并与使
用单一的高斯核函数的 ＲＶＭ预测模型进行对
比。在此过程中经过多次实验，发现在组合核函

数的参数 Ｇ＝１，ｍ＝０．５５，γ＝０．８，λ＝２时，实验
结果最好。其预测结果的偏差度、标准差、拟合程

度和运行时间见表１～表４。
表 １　Ｂ０００５电池预测结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｂ０００５ｂａｔｔｅｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

预测方法
预测

起点
偏 差 度 标 准 差

拟合

程度

运行

时间／ｓ

组合核函数 ７０ ０．００３３６５５０．０１３６０４０．９７９４３ ３．２２１

高斯核函数 ７０ ０．０１０３５６ ０．０１３６７８０．９７９４２ ２．９３８

表 ２　Ｂ０００６电池预测结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｂ０００６ｂａｔｔｅｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

预测方法
预测

起点
偏 差 度 标 准 差

拟合

程度

运行

时间／ｓ

组合核函数 ８０ ０．００６９５４２０．０１６４４２０．９７２５９ ３．６３４

高斯核函数 ８０ ０．００８２１７ ０．０１７８３ ０．９６７８３７ ３．７１８

３．４　结果分析
本文采用组合核函数，使用等电压放电时间

间隔及其对应的电容值作为样本集，使用迭代循

环优化预测模型的超参数
［１４］
，对 Ｂ０００５、Ｂ０００６、

Ｂ０００７和 Ｂ００１８这 ４组电池继续预测剩余电容
值，根据总的循环次数选取适当的预测起点得

表 ３　Ｂ０００７电池预测结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｂ０００７ｂａｔｔｅｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

预测方法
预测

起点
偏 差 度 标 准 差

拟合

程度

运行

时间／ｓ

组合核函数 ８０ ０．０００９５９２０．０１０５７６ ０．９７４３ ３．７１

高斯核函数 ８０ ０．００２８７５８０．０１１００９ ０．９７２１９ ３．５９３

表 ４　Ｂ００１８电池预测结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｂ００１８ｂａｔｔｅｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

预测方法
预测

起点
偏 差 度 标 准 差

拟合

程度

运行

时间／ｓ

组合核函数 ６０ －０．０００５２２０．００８７８３０．９７５６４ ２．１８８

高斯核函数 ６０ －０．０２６６２２０．０２９３３２０．７７７９８ １．９５４

到以下结果：

本文对传统的高斯核函数进行了改进，增强

了其性能，并将学习能力强、泛化能力弱的改进高

斯核函数和泛化能力强、学习能力弱的多项式核

函数组合起来形成组合核函数，改进了 ＲＶＭ的
性能

［１５］
。

在实验预测中可以很清楚地发现组合核函数

相比传统的高斯核函数有着更好的性能，偏差度

大幅度减小，Ｂ０００５、Ｂ０００６、Ｂ０００７和 Ｂ００１８电池
预测结果的偏差度分别减小了 ６７．５％、１５．４％、
６６．６％和９８．０％。

由于传统的高斯核函数是局部核函数
［１６］
，对

部分电池的预测结果有较好的拟合程度，但是其

泛化能力很弱，并不适用于所有电池。从实验结

果可以看出，组合核函数在保证了预测精度的

条件下，泛化能力也明显优于高斯核函数。

Ｂ０００５电池预测结果的拟合程度并没有很大的
改观，Ｂ０００６、Ｂ０００７和 Ｂ００１８电池预测结果的
拟合程度分别提高了 ０．５％、０．２％和 ２５．４％。
此次改进实验对 Ｂ００１８号电池的预测精度提高
最为明显。

４　结　论

本文对传统的高斯核函数进行了改进，应用

改进的 ＲＶＭ对锂电池寿命进行预测实验，得到
了以下结论：

１）使用组合核函数的 ＲＶＭ模型预测结果的
偏差度大幅度减小，预测精度得到了提高，其中

Ｂ０００６、Ｂ０００７和 Ｂ００１８电池的预测精度分别提高
了０．５％、０．２％和２５．４％。

２）４种电池的预测结果表明使用组合核函
数的 ＲＶＭ模型泛化能力好于使用单一高斯核函
数的 ＲＶＭ模型。

１００２
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基于 ＨＣＫＳＥＭ的战斗机蛇形机动目标跟踪算法
卢春光，周中良，刘宏强，寇添，杨远志

（空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：针对有色量测噪声背景下战斗机蛇形机动模式转弯角速度辨识问题，考虑
到目标状态与转弯角速度之间相互耦合的特性，基于期望最大化（ＥＭ）算法框架，提出了一种
带有色量测噪声的联合估计与辨识算法。通过采用量测差分法实现了有色噪声白化，从而将

有色量测噪声背景下的转弯角速度辨识问题转换成具有一步状态延迟的转弯角速度辨识问

题。基于 ＥＭ算法实现了战斗机蛇形机动目标状态与转弯角速度的联合估计与辨识：在 Ｅ
ｓｔｅｐ，通过利用有色量测噪声背景下的高阶容积卡尔曼平滑（ＨＣＫＳ）算法，获得了目标状态的
后验估计；在 Ｍｓｔｅｐ，通过极大化条件似然函数，进而获得转弯角速度的解析解。通过仿真验
证了本文算法的目标状态估计与角速度辨识的精度均优越于传统的扩维法以及交互多模型

法。而且又从窗口长度以及最大迭代次数２个方面评估分析了算法的性能，仿真结果表明，窗
口长度以及最大迭代次数越大，精度越高。

关　键　词：蛇形机动；有色量测噪声；量测差分法；期望最大化 （ＥＭ）；联合估计与辨识
中图分类号：Ｖ１９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９２００４０９

　　蛇形机动是战斗机飞行员在隐蔽接敌、机动
规避及协同探测等战术动作中经常采用的战术机

动类型。在一定的空战态势下，飞行员进行蛇形

机动反映了其战术意图，因此在空战中如何快速

而又准确地识别出目标的蛇形机动模式对于明确

其战术意图以及评估当前的战场态势具有十分重

要的意义。目前，机动模式的识别主要从机动模

式的几何特征（宏观）以及运动参量特征（微观）

２个方面着手：文献［１］通过将战术机动进行分割
并按时间序列进行编码，采用隐马尔可夫模型进

行训练、识别；文献［２］通过提取目标航向角变化
率、高度变化率等运动参量特征，设计了一个２级
识别方案，采用模糊推理和时间自动机方法实现

了机动模式的识别。对于蛇形机动目标而言，转

弯角速度是其最为关键的运动参量，因此通过载

机雷达的量测数据精确辨识出转弯角速度对于提

高战斗机蛇形机动模式的识别率具有重要意义。

目前，机动目标转弯角速度辨识的问题已经

得到了许多学者的关注。文献［３５］将转弯角速
度作为目标状态变量，通过重新构造状态方程，分

别使用扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）／无迹卡尔曼滤波
（ＵＫＦ）、基于５阶球径容积规则的高阶容积卡尔
曼滤波（ＨＣＫＦ）等非线性滤波算法估计角速度和
其他状态变量，其缺点是角速度估计的精度依赖

于目标初始状态及协方差、过程噪声等因素。文

献［６］根据角速度与目标速度方向角之间的物理
关系，通过采用滤波算法对目标速度方向角进行

估计，间接求出了角速度的估计值，该方法的缺点

是采用方向角等中间变量间接地估计角速度，将

引入新的估计误差。文献［７］将角速度当作系统
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的未知参数，采用期望最大化（ＥＭ）算法将角速
度与目标状态进行联合估计与辨识，该方法的缺

点是使用的是全量测数据，算法运行时间长，不能

满足空战中实时识别的要求。

在实际空战中，目标的角速度是未知且时变

的，并且与目标状态相互耦合，因此在进行联合状

态估计与角速度辨识时，为了获得角速度辨识的

解析解，需要解除这种耦合关系。对在传统意义

上的状态估计与参数辨识中，通常认为量测噪声

之间是相互独立的，但是在实际跟踪过程中，雷达

的采样频率过高
［８］
，使得相邻量测噪声之间的相

关性往往不能够被忽略，因此，在对角速度辨识和

目标状态估计的过程中必须考虑这种相关性。针

对上述问题，本文基于 ＥＭ算法框架提出一种带
有色量测噪声的联合估计与辨识算法，并引入滑

窗思想，以提高辨识的实时性：Ｅｓｔｅｐ利用当前估
计的角速度以及经过带有色量测噪声的高阶容积

卡尔曼平滑（ＨＣＫＳ）获得的后验平滑概率密度和
联合概率密度，计算完备数据似然函数的条件期

望；Ｍｓｔｅｐ通过使期望最大化进而更新获得下一
次迭代的角速度估计量。

１　问题描述

蛇形机动可以分解成若干个具有不同转弯角

速度的圆弧转弯机动，因此蛇形机动目标转弯角速

度的辨识问题转化成圆弧转弯机动的角速度辨识

问题。在有色量测噪声背景下，假设目标在二维平

面中运动，转弯机动模型状态方程及量测方程为

ｘｋ＋１＝ｆ（ｘｋ，Ωｋ）＋ｗｋ
ｚｋ＝ｈ（ｘｋ）＋ｖ

{
ｋ

（１）

ｆ（ｘｋ，Ωｋ）＝

　　

１
ｓｉｎ（ΩｋＴ）
Ωｋ

０
ｃｏｓ（ΩｋＴ）－１

Ωｋ
０ ｃｏｓ（ΩｋＴ） ０ －ｓｉｎ（ΩｋＴ）

０
１－ｃｏｓ（ΩｋＴ）

Ωｋ
１

ｓｉｎ（ΩｋＴ）
Ωｋ

０ ｓｉｎ（ΩｋＴ） ０ ｃｏｓ（ΩｋＴ



















）

·ｘｋ

式中：Ｔ为采样间隔；Ωｋ为待辨识的转弯角速度；

ｘｋ＝［ｘｋ　 ｘｋ　ｙｋ　 ｙｋ］
Ｔ
，ｘｋ∈Ｒ

ｎ
为状态变量；

ｚｋ∈Ｒ
ｍ
为系统量测向量；ｈ（·）为非线性量测函

数；ｗｋ为零均值高斯白噪声，协方差为 Ｑ；ｖｋ为高

斯有色噪声，满足一阶自回归（ＡＲ）方程［９］
：

ｖｋ ＝ψｋ，ｋ－１ｖｋ－１＋ζｋ－１ （２）

其中：ψｋ，ｋ－１为已知的常数矩阵；ζｋ∈Ｒ
ｍ
为零均值

高斯白噪声，协方差为 Ｒ。ｗｋ和 ζｋ互不相关。初

始状态 ｘ０与 ｗｋ和 ζｋ无关，并且满足 ｘ０～Ｎ（ｘ０；
ｘ^０，Ｐ０）。

由式（１）可知，蛇形机动目标的转弯角速度
Ωｋ这一未知参数耦合在状态转移矩阵之中，为了
获取转弯角速度的解析解，需要解除转弯角速度

与状态转移矩阵之间的非线性耦合关系，从而将

状态方程等价转换成如式（３）形式：
ｘｋ＋１ ＝Ｆ（ｘｋ）θ＋ｘｋ＋ｗｋ （３）
式中：

Ｆ（ｘｋ）＝

ｘｋ －ｙｋ ０ ０

０ ０ ｘｋ －ｙｋ
ｙｋ ｘｋ ０ ０

０ ０ ｙｋ ｘ













ｋ

θ＝［θ１ θ２ θ３ θ４］Ｔ

θ１＝ｓｉｎ（ΩｋＴ）／Ωｋ
θ２＝（１－ｃｏｓ（ΩｋＴ））／Ωｋ
θ３＝１－ｃｏｓ（ΩｋＴ）
θ４＝ｓｉｎ（ΩｋＴ）

　　则通过辨识出参数 θ，进而根据Ω^ｋ＝θ^ｋ，４／θ^ｋ，１
可以求得蛇形机动目标的转弯角速度 Ωｋ。

由于在有色噪声条件下，传统的高斯近似滤

波器和平滑器估计性能不佳，进而影响 ＥＭ算法
的辨识效果，所以为了实现目标状态的精确估计

和转弯角速度的准确辨识，需要解除相邻量测之

间相互耦合的关系，实现有色量测噪声的白

化
［１０］
。本文采取量测差分的方法实现有色量测

噪声的白化，重新构造量测方程如下：

ｚｋ＋１ ＝ｚｋ＋１－ψｋ＋１，ｋｚｋ （４）
式中：ｚｋ＋１为重新构造的白色量测。

依据式（１）和式（２）可以得到具有一步状态
延迟的量测方程：

ｚｋ＋１ ＝
ｈｋ＋１（ｘｋ＋１）－ψｋ＋１，ｋｈｋ（ｘｋ）＋ζｋ
ｚ１ ＝ｈ１（ｘ１）＋ζ

{
１

（５）

定理１［１１］　如果 ｐθ（ｘｓ Ｚ
ｋ
１ ）服从高斯分布，

ｐθ（ｘｓ Ｚ
ｋ
１）也服从高斯分布，则在最小均方差意义

下满足：

Ｅ（ｘｓ Ｚｋ１ ）＝Ｅ（ｘｓ Ｚ
ｋ
１）

Ｖａｒ（ｘｓ Ｚｋ１ ）＝Ｖａｒ（ｘｓ Ｚ
ｋ
１

{ ）

也就是说在最小均方差误差意义下，基于白

化后的量测 Ｚｋ１ 的状态估计与基于有色量测 Ｚ
ｋ
１

的状态估计是等价的。

２　基于 ＨＣＫＳＥＭ的联合估计与辨
识算法

　　基于极大似然估计准则，本文提出了一种带

５００２
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有色量测噪声的联合估计与辨识算法对未知角速

度进行辨识，具体的算法框架如图１所示。在第 ｔ
次迭代时，通过将带有色噪声的量测序列经过

ＨＣＫＳ，获得目标状态的平滑估计量，并采用 ＥＭ
算法进行参数 θ的辨识，辨识后的参数 θ用于第
ｔ＋１次的状态估计，不断迭代直到满足设定的要
求为止

［１２１３］
。

图 １　联合估计与辨识算法

Ｆｉｇ．１　Ｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

在系统状态 Ｘｋ１＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｋ｝缺失，量测

序列 Ｚｋ１ ＝｛ｚ

１，ｚ


２，…，ｚ


ｋ｝已知的前提下，ｋ为当

前时刻量测数据样本数，则可知完备数据似然函

数为
［１４１５］

Ｌθ（Ｘ
ｋ
ｋ－ｌ－１，Ｚ

ｋ
ｋ－ｌ Ｚｋ－ｌ－１１ ）＝ｌｇ（ｐθ（ｘｋ－ｌ－１ Ｚｋ－ｌ－１１ ））＋

　　∑
ｌ

ｉ＝０
ｌｇ（ｐθ（ｘｋ－ｉ ｘｋ－ｉ－１））＋∑

ｌ

ｉ＝０
ｌｇ（ｐθ（ｚ


ｋ－ｉ ｘｋ－ｉ））

（６）
给定第 ｔ次迭代后得到的参数 θ的估计值

θ^ｔ，则完备数据似然函数的关于概率密度函数 ｐθ^ｔ
（ｘｋ－ｌ－１ Ｚ

ｋ
１ ）的期望为

Ｑ（θ，θ^ｔ）＝Ｉ１＋Ｉ２＋Ｉ３ （７）
式中：

Ｉ１ ＝∫ｌｇｐθ（ｘｋ－ｌ－１ Ｚｋ－ｌ－１１ ）ｐ
θ^ｔ
（ｘｋ－ｌ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｌ－１

（８）

Ｉ２ ＝∑
ｌ

ｉ＝０
ｌｇｐθ（ｘｋ－ｉ ｘｋ－ｉ－１）ｐθ^ｔ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）·

　　ｄｘｋ－ｉｄｘｋ－ｉ－１ （９）

Ｉ３ ＝∑
ｌ

ｉ＝０
ｌｇｐθ（ｚｋ－ｉ ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）·

　　ｐ
θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉｄｘｋ－ｉ－１ （１０）

其中：ｌ为滑动窗口的长度，其长度大小可依据实
际需求自行设定。当 ｌ＝ｋ－１时，Ｉ１是一个常数，
与待辨识量 θ无关；当０≤ｌ＜ｋ－１时，Ｉ１与 θ相关
性较弱，而且为了满足实时性的要求，辨识算法应

尽量关注当前时刻的数据或者邻近时刻的数据，所

以本文仅仅考虑 Ｉ２和 Ｉ３对条件期望函数的影响。
假设先验概率密度函数 ｐθ（ｘｋ－ｉ ｘｋ－ｉ－１）和

ｐθ（ｚ

ｋ－ｉ ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）均服从高斯分布，并且满足

ｐθ（ｘｋ－ｉ ｘｋ－ｉ－１）～Ｎ（ｘｋ－ｉ；Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）θ＋ｘｋ－ｉ－１，Ｑ）

（１１）
ｐθ（ｚ


ｋ－ｉ ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）～Ｎ（ｚ


ｋ－ｉ；ｈ（ｘｋ－ｉ）－

　　ψｈ（ｘｋ－ｉ－１），Ｒ） （１２）
则将式（１１）和式（１２）分别代入 Ｉ２和 Ｉ３当中，可
知 Ｉ３与未知参数 θ无关，所以，在辨识参数 θ时，
仅仅考虑 Ｉ２对条件期望函数的影响，即条件期望
函数 Ｑ（θ，θ^ｔ）的大小仅取决于 Ｉ２的大小。

ＥＭ算法通过不断迭代求得 Ｑ（θ，θ^ｔ）的极大
似然估计，每次迭代包含 ２个部分：Ｅｓｔｅｐ和 Ｍ
ｓｔｅｐ。
２．１　Ｅｓｔｅｐ

Ｅｓｔｅｐ的主要任务是根据先验概率密度、后
验平滑概率密度以及 ｘｋ－ｉ和 ｘｋ－ｉ－１的联合概率密
度进行确定性采样计算条件期望函数 Ｑ（θ，θ^ｔ）。

通过上述的分析可知，条件期望函数 Ｑ（θ，
θ^ｔ）大小仅取决于 Ｉ２的大小，故在此仅仅考虑 Ｉ２
的计算。将式（１１）代入到式（９）中，可求解得到
Ｉ２关于 θ的解析表达式为

Ｉ２ ＝∑
ｌ

ｉ＝０
ｌｇｐθ（ｘｋ－ｉ ｘｋ－ｉ－１）ｐθ^ｔ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）·

　　ｄｘｋ－ｉｄｘｋ－ｉ－１ ＝Ｃ２＋
１
２∑

ｌ

ｉ＝０
（ｘｋ－ｉ－

　　ｘｋ－ｉ－１）
ＴＱ－１Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）·

　　ｐ
θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉｄｘｋ－ｉ－１θ＋

　　 １
２θ

Ｔ∑
ｌ

ｉ＝０
Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）ＴＱ－１（ｘｋ－ｉ－ｘｋ－ｉ－１）·

　　ｐ
θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉｄｘｋ－ｉ－１－

　　 １
２θ

Ｔ∑
ｌ

ｉ＝０
∫Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）ＴＱ－１Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）·

　　ｐ
θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１θ （１３）

式中：后验平滑概率密度和基于滑窗内数据的

ｘｋ－ｉ和 ｘｋ－ｉ－１的联合概率密度满足如下分布：

ｐ
θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）～Ｎ（^ｘ

ｓ
ｋ－ｉ－１，Ｐ

ｓ
ｋ－ｉ－１）

ｐ
θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）～Ｎ（^ｘ

ｓｓ
ｋ－ｉ，Ｐ

ｓｓ
ｋ－ｉ）

ｘ^ｓｓｋ－ｉ ＝
ｘ^ｓｋ－ｉ－１

ｘ^ｓ






ｋ－ｉ

Ｐｓｓｋ－ｉ ＝
Ｐｓｋ－ｉ－１ Ａｋ－ｉ－１Ｐ

ｓ
ｋ－ｉ

Ｐｓｋ－ｉ（Ａｋ－ｉ－１）
Ｔ Ｐｓ







ｋ－ｉ

６００２
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　第 ９期 卢春光，等：基于 ＨＣＫＳＥＭ的战斗机蛇形机动目标跟踪算法

其中：平滑量 ｘ^ｓｋ－ｉ－１、Ｐ
ｓ
ｋ－ｉ－１和 Ｐ

ｓ
ｋ－ｉ可通过带有色

量测噪声的高阶容积平滑获得
［１０］
；Ａｋ－ｉ－１为固定

区间平滑增益。

为了求解 Ｉ２，首先定义如下２种积分函数：

Γ（ｘｋ－ｉ－１）＝∫Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）ＴＱ－１Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）·
　　ｐ

θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１ （１４）

Δ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）＝Ｆ（ｘｋ－ｉ－１）ＴＱ－１（ｘｋ－ｉ－ｘｋ－ｉ－１）·
　　ｐ

θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１ｄｘｋ－ｉ （１５）

然后分别将 Ｆ（ｘｉ）和 ｘｉ按 ｘｉ的分量进行分
解，可得

Ｆ（ｘｉ）＝∑
ｎ

ｊ＝１
Λｊｘ

ｊ
ｉ

ｘｉ＝∑
ｎ

ｊ＝１
Ψｊｘ

ｊ
ｉ

式中：Λｊ为常数矩阵；ｘ
ｊ
ｉ表示 ｘｉ的第 ｊ个分量；Ψｊ

表示 ｎ×ｎ单位矩阵的第 ｊ列；ｎ为 ｘｉ的维数。
Γ（ｘｋ－ｉ－１）和 Δ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）可分别表示为

Γ（ｘｋ－ｉ－１）＝∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛｊＱ

－１Λｄ∫（ｘｊｋ－ｉ－１）Ｔｘｄｋ－ｉ－１·
　　ｐ

θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１ （１６）

Δ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）＝∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛｊＱ

－１Ψｄ（ｘｊｋ－ｉ－１）Ｔｘｊｋ－ｉ·
　　ｐ

θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１ｄｘｋ－ｉ－

　　∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛｊＱ

－１Ψｄ（ｘｊｋ－ｉ－１）Ｔｘｊｋ－ｉ－１·
　　ｐ

θ^ｔ
（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１ｄｘｋ－ｉ （１７）

根据状态平滑 ｘ^ｓｋ－ｉ－１的误差协方差 Ｐ
ｓ
ｋ－ｉ－１（ｉ＝

０，１，…，ｌ）相关定义可进一步推导出：

Ξｋ－ｉ－１ ＝∫ｘｋ－ｉ－１ｘＴｋ－ｉ－１ｐθ^ｔ（ｘｋ－ｉ－１ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１ ＝
　　Ｐｓｋ－ｉ－１＋ｘ^

ｓ
ｋ－ｉ－１（^ｘ

ｓ
ｋ－ｉ－１）

Ｔ
（１８）

Υｋ－ｉ，ｋ－ｉ－１＝ｘｋ－ｉ－１ｘＴｋ－ｉｐθ^ｔ（ｘｋ－ｉ－１，
　　ｘｋ－ｉ Ｚｋ１ ）ｄｘｋ－ｉ－１ｄｘｋ－ｉ ＝

　　Ｐｓｋ－ｉ－１（ｆθ^ｔ）
Ｔ＋ｘ^ｓｋ－ｉ－１（^ｘ

ｓ
ｋ－ｉ）

Ｔ
（１９）

则

Γ（ｘｋ－ｉ－１）＝∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛＴｊＱ

－１ΛｄΞｋ－ｉ－１（ｊ，ｄ） （２０）

Δ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）＝∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛＴｊＱ

－１ΨｄΥｋ－ｉ，ｋ－ｉ－１（ｊ，ｄ）－

　　∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛＴｊＱ

－１ΨｄΞｋ－ｉ－１（ｊ，ｄ） （２１）

２．２　Ｍｓｔｅｐ
Ｍｓｔｅｐ的主要任务是解决 Ｉ２的极大化问题，

即求解使 Ｉ２满足极大值时所对应的 θ^ｔ＋１值，用于

ＥＭ算法的下一次迭代更新，^θｔ＋１表达式为

θ^ｔ＋１ ＝ａｒｇｍａｘ
θ

Ｉ２ （２２）

当 Ｉ２取得极大值时满足

Ｉ２
θ
＝∑

ｌ

ｉ＝０
Δ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１） (－ ∑ｌ

ｉ＝０
Γ（ｘｋ－ｉ－１ )） θ＝０

（２３）
则可求得参数 θ的迭代表达式为

θ
＾
ｔ＋１ (＝ ∑

ｌ

ｉ＝０
Γ（ｘｋ－ｉ－１ )）

－１

∑
ｌ

ｉ＝０
Δ（ｘｋ－ｉ，ｘｋ－ｉ－１）＝

(　　 ∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛＴｊＱ

－１ΛｄΞｋ－ｉ－１（ｊ，ｄ )）
－１

·

(　　 ∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛＴｊＱ

－１ΨｄΥｋ－ｉ，ｋ－ｉ－１（ｊ，ｄ）－

　　∑
ｎ

ｊ＝１
∑
ｎ

ｄ＝１
ΛＴｊＱ

－１ΨｄΞｋ－ｉ－１（ｊ，ｄ )） （２４）

通过不断迭代最终求得 ｋ时刻参数 θ的估计
值 θ^ｋ，通过反解参数 θ与参数 Ωｋ之间的函数关
系，可以求得 ｋ时刻目标的转弯角速度的辨识
结果。

２．３　带有色量测噪声的 ＨＣＫＳ算法的设计
由于 ｖｋ为高斯有色噪声，通过白化有色噪声

ｖｋ而获得的量测 ｚ

ｋ＋１与 ｘｋ＋１和 ｘｋ相关，为方便后

续的计算，在此将目标状态进行扩维，表示为

ｘａｋ＋１ ＝［ｘ
Ｔ
ｋ＋１　ｘ

Ｔ
ｋ］
Ｔ

在最小均方误差意义下，扩维状态的一步预

测 ｘ^ａｋ＋１ ｋ及误差协方差 Ｐ
ａ
ｋ＋１ ｋ为

ｘ^ａｋ＋１ ｋ ＝［^ｘ
Ｔ
ｋ＋１ ｋ　ｘ^

Ｔ
ｋ］
Ｔ

Ｐａｋ＋１ ｋ ＝
Ｐｋ＋１ ｋ ＰＴｋ，ｋ＋１ ｋ

Ｐｋ，ｋ＋１ ｋ Ｐ[ ]
ｋ

众所周知，平滑是在滤波的基础之上进行的，

因此首先设计一种带有色量测噪声的 ＨＣＫＦ算
法，算法如下：

算法 １　带有色量测噪声的高斯滤波算法
框架。

步骤１　状态预测。

ｘ^ｋ＋１ ｋ＝∫ｆｋ（ｘｋ）Ｎ（ｘｋ；^ｘｋ，Ｐｋ）ｄｘｋ
Ｐｋ＋１ ｋ ＝∫ｆｋ（ｘｋ）ｆＴｋ（ｘｋ）Ｎ（ｘｋ；^ｘｋ，Ｐｋ）ｄｘｋ－
　　ｘ^ｋ＋１ ｋ^ｘ

Ｔ
ｋ＋１ ｋ＋Ｑ

Ｐｋ，ｋ＋１ ｋ ＝∫ｆｋ（ｘｋ）ｆＴｋ（ｘｋ）Ｎ（ｘｋ；^ｘｋ，Ｐｋ）ｄｘｋ－
　　ｘ^ｋ＋１ ｋ^ｘ

Ｔ
ｋ＋１

















ｋ

（２５）
步骤２　状态修正。

７００２
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ｘ^ｋ＋１＝ｘ^ｋ＋１ ｋ＋Ｋｋ＋１（ｚ

ｋ＋１－ｚ^


ｋ＋１ ｋ）

Ｋｋ＋１＝Ｐ
ｘｚ
ｋ＋１ ｋ（Ｐ

ｚｚ
ｋ＋１ ｋ）

－１

Ｐｋ＋１＝Ｐｋ＋１ ｋ－Ｋｋ＋１Ｐ
ｚｚ
ｋ＋１ ｋＫ

Ｔ
ｋ＋

{
１

（２６）

ｚ^ｋ＋１ ｋ ＝∫ｈｋ＋１（ｘａｋ＋１ ｋ）Ｎ（ｘ
ａ
ｋ＋１；^ｘ

ａ
ｋ＋１ ｋ，Ｐ

ａ
ｋ＋１ ｋ）ｄｘ

ａ
ｋ＋１

Ｐｘｚｋ＋１ ｋ ＝∫ｘｋ＋１［ｈｋ＋１（ｘａｋ＋１ ｋ）］
Ｔ
·

　　Ｎ（ｘａｋ＋１；^ｘ
ａ
ｋ＋１ ｋ，Ｐ

ａ
ｋ＋１ ｋ）ｄｘ

ａ
ｋ＋１－ｘ^ｋ＋１ ｋ（^ｚ


ｋ＋１ ｋ）

Ｔ

Ｐｚｚｋ＋１ ｋ ＝∫ｈｋ＋１（ｘａｋ＋１ ｋ）［ｈ

ｋ＋１（ｘ

ａ
ｋ＋１ ｋ）］

Ｔ
·

　　Ｎ（ｘａｋ＋１；^ｘ
ａ
ｋ＋１ ｋ，Ｐ

ａ
ｋ＋１ ｋ）ｄｘ

ａ
ｋ＋１－

　　ｚ^ｋ＋１ ｋ（^ｚ

ｋ＋１ ｋ）

Ｔ＋Ｒ



















ｋ

（２７）

式中：ｈｋ＋１（ｘ
ａ
ｋ＋１ ｋ）＝ｈｋ＋１（ｘｋ＋１）－ψｋ＋１，ｋｈｋ（ｘｋ）。

带有色量测噪声的 ＨＣＫＳ算法是一类前向后
向平滑器，其主要包括２个部分：前向一步平滑和
后向固定区间平滑，具体算法如下：

算法 ２　带有色量测噪声的高斯平滑算法
框架。

步骤１　前向一步平滑。
ｘ^ｋ ｋ＋１ ＝ｘ^ｋ＋Ｋ

ｓ
ｋ（ｚ


ｋ＋１－ｚ^


ｋ＋１ ｋ）

Ｋｓｋ ＝Ｐ
ｘｚ
ｋ，ｋ＋１ ｋ（Ｐ

ｚ
ｋ＋１ ｋ）

－１

Ｐｋ ｋ＋１ ＝Ｐｋ－Ｋ
ｓ
ｋＰ
ｚ
ｋ＋１ ｋ（Ｋ

ｓ
ｋ）
Ｔ

Ｐｘｚｋ，ｋ＋１ ｋ＝∫ｘｋ［ｈｋ＋１（ｘａｋ＋１ ｋ）］
Ｔ
·

　　Ｎ（ｘａｋ＋１；^ｘ
ａ
ｋ＋１ ｋ，Ｐ

ａ
ｋ＋１ ｋ）ｄｘ

ａ
ｋ＋１－ｘ^ｋ（^ｚ


ｋ＋１ ｋ）

















Ｔ

（２８）

步骤２　后向固定区间平滑。
ｘ^ｓｋ Ｎ ＝ｘ^ｋ ｋ＋１＋Ａｋ（^ｘ

ｓ
ｋ＋１ Ｎ －ｘ^ｋ＋１）

Ａｋ ＝Ｐｋ，ｋ＋１ ｋ＋１Ｐ
－１
ｋ＋１

Ｐｓｋ Ｎ ＝Ｐｋ ｋ＋１＋Ａｋ（Ｐ
ｓ
ｋ＋１ Ｎ －Ｐｋ＋１）Ａ

Ｔ
ｋ

Ｐｋ，ｋ＋１ ｋ＋１ ＝Ｐｋ，ｋ＋１ ｋ－Ｋ
ｓ
ｋＰ
ｚ
ｋ＋１ ｋＫ

Ｔ
ｋ＋













１

（２９）

２．４　带有色量测噪声的 ＨＣＫＳ算法的实现

本文中采用了 Ｊｉａ等［５］
提出的 ５阶球径容积

规则计算式（２５）、式（２７）和式（２８）中的非线性高
斯积分：

Ｉ［ｇ］＝∫ｇ（ｘ）ω（ｘ）ｄｘ＝∫ｇ（ｘ）Ｎ（ｘ；珔ｘ，Ｐｘ）ｄｘ≈
　　∑

２ｎ２

ｉ＝０
ωｉｇ（ξ

ＨＣＫＦ
ｉ ） （３０）

式中：Ｐｘ＝ＳｘＳ
Ｔ
ｘ；ξ

ＨＣＫＦ
ｉ ＝ξｉＳｘ＋珔ｘ。

ξｉ ＝

［０ ０ … ０］Ｔ　 ｉ＝０

ｎ＋槡 ２ｓ＋ｉ ｉ＝１，２，…，ｎ（ｎ－１）／２

－ ｎ＋槡 ２ｓ＋ｉ－ｎ（ｎ－１）／２
　　ｉ＝ｎ（ｎ－１）／２＋１，ｎ（ｎ－１）／２＋２，…，
　　ｎ（ｎ－１）

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

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

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

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

































２

（３１）
式中：ｅｉ为 ｎ维单位向量，且其第 ｉ个元素为１。

｛ｓ＋ｊ｝＝
Δ

槡
１
２
（ｅｋ＋ｅｌ）：ｋ＜ｌ，ｋ，ｌ＝１，２，…，{ }ｎ

｛ｓ－ｊ｝＝
Δ

槡
１
２
（ｅｋ－ｅｌ）：ｋ＜ｌ，ｋ，ｌ＝１，２，…，{ }









 ｎ

（３２）
容积点所对应的权重 ωｉ为

ωｉ＝

２／（ｎ＋２）　　ｉ＝０

１／（ｎ＋２）２ ｉ＝１，２，…，２ｎ（ｎ－１）

（４－ｎ）／２（ｎ＋２）２

　　ｉ＝２ｎ（ｎ－１）＋１，２ｎ（ｎ－１）＋２，…，２ｎ










２

（３３）
可将本文算法总结如下：

算法３　基于 ＨＣＫＳＥＭ的联合估计与辨识
算法

初始化：给定量测集合 Ｚｋ１ ，目标初始状态 ｘ０
和协方差 Ｐ０，角速度初始值为 Ω０，最大迭代次数
为５。

步骤１　Ｅｓｔｅｐ。已知第 ｔ次迭代后参数 θ的
估计值为 θｔ，由式（２８）和式（２９）可以求得后验平
滑概率密度和基于滑窗内数据的 ｘｋ－ｉ和 ｘｋ－ｉ－１的
联合概率密度，进而可以求解得到 Ｉ２的值。

步骤２　Ｍｓｔｅｐ。通过式（２３）和式（２４）可求
解得到参数 θ的估计值 θ^ｔ＋１用于下一次迭代。

步骤３　迭代终止。给定一个阈值 ε，如果

Ｉ２（θ^ｔ＋１，θ^ｔ）－Ｉ２（θ^ｔ，θ^ｔ）＞ε或者 ｔ≤５则 ｔ→ｔ＋１，

８００２
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否则，立即终止迭代。

递归：ｔ＝０，ｋ←ｋ＋１，并将参数 θ的初值设为
上次迭代结束时的辨识值，进入下一轮迭代。

３　仿真分析

本文利用水平方向上的转弯机动非线性动态

模型，仿真出一条蛇形机动轨迹。假设机动目标

在 １～８０ｓ以 Ω１ ＝－２（°）／ｓ作转弯运动，在
ｋ＝８１ｓ时转弯角速度突变为 Ω２＝２（°）／ｓ并持续
到 ３００ｓ。设 置 转 弯 角 速 度 初 始 值 为 Ω０ ＝

－１（°）／ｓ，采样周期 Ｔ＝１ｓ，ｑ１＝０．１ｍ
２／ｓ３，过程

噪声 ｗｋ的协方差为 Ｑ。
Ｑ ＝ｄｉａｇ（ｑ１Ｍ，ｑ１Ｍ）

Ｍ [＝
Ｔ３／３ Ｔ２／２

Ｔ２／２ ]Ｔ
通过载机雷达可以获得目标与载机之间的相

对距离 ｒ、方向角 φ的信息，则可获得系统的非线
性量测方程为

ｚｋ ＝ｈ（ｘｋ）＋ｖｋ ＝
ｘ２ｋ ＋ｙ

２

槡 ｋ

ａｒｃｔａｎ（ｙｋ／ｘｋ
[ ]

）
＋ｖｋ

式中：ｖｋ为高斯有色噪声，与其对应的 ζｋ是零均

值高斯白噪声，协方差为 Ｒｋ＝［σ
２
ｒ　σ

２
φ］，σｒ＝

１０ｍ，σφ 槡＝ １０×１０－３ｒａｄ，量测噪声相关系数为
ψｋ＋１，ｋ＝ｄｉａｇ［０．２　０．１］。

基于 ＨＣＫＳＥＭ联合估计与辨识算法和扩维
法的初始状态以及协方差分别为

ｘ０ ＝［７ｋｍ ０．３ｋｍ／ｓ ７ｋｍ ０．３ｋｍ／ｓ］Ｔ

Ｐ０ ＝ｄｉａｇ［１００ｍ
２ １０ｍ２／ｓ２ １００ｍ２ １０ｍ２／ｓ２］

扩维法初始状态和协方差的分别设置为

ｘａ０ ＝

［７ｋｍ ０．３ｋｍ／ｓ ７ｋｍ ０．３ｋｍ／ｓ －１（°）／ｓ］Ｔ

Ｐａ０ ＝ｄｉａｇ［１００ｍ
２　１０ｍ２／ｓ２　１００ｍ２　１０ｍ２／ｓ２

　１００ｍｒａｄ／ｓ］
为了评估分析本文联合估计和辨识算法的性

能，设置了如下３组仿真：
仿真 １　窗口长度 ｌ分别设置为 ５、１０、１５、

２０，最大迭代次数均为５次，各执行１００次蒙特卡
罗仿真。图 ２为不同窗口长度下角速度辨识结
果，图３为不同窗口长度下角速度辨识均方根误
差（ＲＭＳＥ）。从图 ２和图 ３可以看出，随着窗口
长度的增大，该算法在第一阶段收敛于真实值的

时刻就越早，精度越高，并且越稳定，但是当角速

度发生突变时，对于突变的角速度反应的就越慢。

并且从图４和表１可以看出，窗口长度越大，该算

图 ２　不同窗口长度下转弯角速度辨识结果

Ｆｉｇ．２　Ｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄｏｗｌｅｎｇｔｈｓ

图 ３　不同窗口长度下转弯角速度辨识的均方根误差

Ｆｉｇ．３　ＲＭＳＥｏｆｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄｏｗｌｅｎｇｔｈｓ

图 ４　不同窗口长度下位置和速度估计均方根误差

Ｆｉｇ．４　ＲＭＳＥｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄｏｗｌｅｎｇｔｈｓ

９００２
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表 １　ｋ＝５０ｓ时的角速度和状态所耗费的时间

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｕｒｎｒａｔｅａｎｄｓｔａｔｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｍｅｗｈｅｎｋ＝５０ｓ

滑动窗口长度 时间／ｓ

５ ０．０４６５

１０ ０．１０４８

１５ ０．１２２２

２０ ０．１６４９

法估计的目标状态整体精度就越高，但是消耗的

时间越长，这显然是时间与精度之间的“博弈”问

题，当窗口大于 １０时，由窗口长度即量测数据带
来的精度收益优势不太明显，相反运算时间的增

加确实比较可观的，也就是说算法的执行效率降低

了。并且在角速度发生突变时刻及其附近，窗口长

度为１０时的估计效果明显好于其他３个窗口。
仿真２　窗口长度设置为１０，最大迭代次数 ｒ

分别设置为 ３、５、１０、１５，各执行 １００次蒙特卡罗
仿真。从图 ５和图 ６可以看出，随着迭代次数的
增加，该算法在初始时刻收敛于真实值的时刻就

越早，并且对于角速度突变反应的也比较灵敏。

从图７目标状态 ４个分量的 ＲＭＳＥ可以看出，迭
代次数越大，该算法估计的目标状态整体精度

图 ５　不同最大迭代次数下转弯角速度辨识结果

Ｆｉｇ．５　Ｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｍａｘｉｍｕｍｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ

图 ６　不同迭代次数下转弯角速度辨识的均方根误差

Ｆｉｇ．６　ＲＭＳＥｏｆｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ

就越高，但是根据表２中的运算时间可知花费的时间
也会相应地增大。尤其是当最大迭代次数大于５时，
最大迭代次数增加所带来的精度收益越发的不明显。

　　仿真３　将本文联合估计与辨识算法窗口长
度设置为１０，最大迭代次数设置为５，将该算法与
带有色的 ＵＫＦ算法和带有色的 ＨＣＫＦ算法各执
行１００次蒙特卡罗仿真。从图８和图９可以看出，

图 ７　不同迭代次数下位置和速度估计均方根误差

Ｆｉｇ．７　ＲＭＳＥｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｓｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ

表 ２　ｋ＝１２０ｓ时的角速度和状态所耗费的时间

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｕｒｎｒａｔｅａｎｄｓｔａｔｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｔｉｍｅｗｈｅｎｋ＝１２０ｓ

最大迭代次数 时间／ｓ

３ ０．０４９５

５ ０．０８２７

１０ ０．１５９９

１５ ０．２５７７

图 ８　ＥＭ算法与扩维法之间的对比

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＥＭａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄ

ａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

０１０２
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本文 ＥＭ算法收敛于角速度真实值的时刻比带有
色的 ＵＫＦ算法和带有色的 ＨＣＫＦ算法都要早，并
且稳定、精度高，但是当角速度发生突变时，对于

突变的角速度反应的速度比较慢。从图１０目标
状态 ４个分量的 ＲＭＳＥ可以看出，除了在角速度
突变时刻及其邻近时刻之外，本文 ＥＭ算法估计
的精度都要明显高于带有色的 ＵＫＦ算法和带有
色的 ＨＣＫＦ算法估计的精度，带有色的 ＨＣＫＦ算
法比带有色的 ＵＫＦ算法估计的精度要高。

图 ９　转弯角速度辨识均方根误差

Ｆｉｇ．９　ＲＭＳＥｏｆｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图 １０　位置和速度估计均方根误差

Ｆｉｇ．１０　ＲＭＳＥｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

４　结　论

针对蛇形机动目标角速度辨识与目标状态联

合估计的问题，基于 ＥＭ算法框架提出一种带有
色量测噪声的联合估计与辨识算法。主要结

论有：

１）ＥＭ算法设计：在 ＥＳｔｅｐ，通过将完备似然
函数进行分解，从而将其转换成带参数 θ的解析
表达式，提高了辨识与估计的精度，降低了由状态

扩维法扩维所带来的复杂性；在 ＭＳｔｅｐ，通过极
大化完备似然函数求得高精度的解析解。

２）带有色量测噪声的 ＨＣＫＳ算法的设计：考
虑到在实际空战中，相邻噪声序列之间的相关性

对于目标状态估计与转弯角速度辨识的影响，设

计了带有色量测噪声的 ＨＣＫＳ算法用于消除这种
影响，提高了联合辨识与估计的精度。
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寇添　男，博士研究生。主要研究方向：目标跟踪与识别。

杨远志　男，博士研究生。主要研究方向：目标跟踪与识别。

ＦｉｇｈｔｅｒｚｉｇｚａｇｍａｎｅｕｖｅｒｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｕｓｉｎｇＨＣＫＳＥＭ
ＬＵＣｈｕｎｇｕａｎｇ，ＺＨＯＵＺｈｏｎｇｌｉａｎｇ，ＬＩＵＨｏｎｇｑｉａｎｇ，ＫＯＵＴｉａｎ，ＹＡＮＧＹｕａｎｚｈｉ

（ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｍｏｔｉｖａｔｅｄｂｙｉｄｅｎｔｉｆｙｉｎｇｔｈｅｔｕｒｎｒａｔｅｏｆｆｉｇｈｔｅｒｚｉｇｚａｇｍａｎｅｕｖｅｒｕｎｄｅｒｔｈｅｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｏｆｃｏｌ
ｏｒｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｏｉｓｅ，ｔｈｅｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｃｏｌｏｒｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｏｉｓｅｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｍａｘｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＥＭ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂｙｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔａｒｇｅｔｓｔａｔｅａｎｄｔｈｅｔｕｒｎｒａｔｅ．Ｔｈｅｃｏｌｏｒｅｄｎｏｉｓｅｗｈｉｔｅｎｉｎｇｉｓｒｅａｌｉｚｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｃｈｅｍｅ，ａｎｄｔｈｕｓ，ｔｈｅｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｗｉｔｈｃｏｌｏｒｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｏｉｓｅｉｓｔｒａｎｓ
ｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏｔｈｅｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｗｉｔｈｏｎｅｓｔｅｐｄｅｌａｙｅｄｓｔａｔｅ．Ｔｈｅｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａ
ｔｉｏｎｏｆｂｏｔｈｆｉｇｈｔｅｒｚｉｇｚａｇｍａｎｅｕｖｅｒｔａｒｇｅｔｓｔａｔｅｓａｎｄｔｕｒｎｒａｔｅａｒｅａｃｈｉｅｖｅｄｂｙＥＭａｌｇｏｒｉｔｈｍ：ｉｎｔｈｅＥｓｔｅｐ，
ｔｈｅｔａｒｇｅｔｓｔａｔｅｐｏｓｔｅｒｉｏｒｉｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｉｓａｃｈｉｅｖｅｄａｃｃｕｒａｔｅｌｙｕｓｉｎｇｔｈｅｈｉｇｈｄｅｇｒｅｅｃｕｂａｔｕｒｅＫａｌｍａｎｓｍｏｏｔｈｅｒｓ
（ＨＣＫＳ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｃｏｌｏｒｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｏｉｓｅ；ｉｎｔｈｅＭｓｔｅｐ，ｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｉｄｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｕｒｎ
ｒａｔｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｍａｘｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄｆｕｎｃｔｉｏｎ．Ｉｔｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｉｎｔｈｅｆｉｎａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｈａｔｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｅｒｆｏｒｍｓｂｅｔｔｅｒｉｎｔｅｒｍｓｏｆｔａｒｇｅｔｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｔｕｒｎｒａｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｔｈａｎ
ｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｉｎｔｅｒａｃｔｉｎｇｍｕｌｔｉｍｏｄｅｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ
ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｅｖａｌｕａｔｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄｆｒｏｍｔｗｏａｓｐｅｃｔｓｏｆｗｉｎｄｏｗｌｅｎｇｔｈａｎｄｍａｘｉｍｕｍｎｕｍｂｅｒｏｆ
ｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｌａｒｇｅｒｔｈｅｗｉｎｄｏｗｌｅｎｇｔｈａｎｄｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｎｕｍｂｅｒｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ
ａｒｅ，ｔｈｅｈｉｇｈｅｒｔｈｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｉｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｚｉｇｚａｇｍａｎｅｕｖｅｒ；ｃｏｌｏｒｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｏｉｓｅ；ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｃｈｅｍｅ；ｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎ
ｍａｘｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＥＭ）；ｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４１３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１８１０：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１５．１９２９．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４７２４４３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｚｌ＿ｐａｎｄａ＠１６３．ｃｏｍ
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基于本征正交分解的平流层风场建模与预测

李魁，邓小龙，杨希祥，侯中喜，周新

（国防科技大学 航天科学与工程学院，长沙 ４１００７３）

　　摘　　　要：平流层风场环境对临近空间低动态飞行器设计和轨迹控制具有重要影响。
针对平流层风场建模，提出一种基于本征正交分解（ＰＯＤ）的风场数据降阶方法，在此基础上，
提出一种可以对平流层风场进行预测的 Ｆｏｕｒｉｅｒ模型。以长沙地区 ２００５—２００９年风场为例，
采用提出的 ＰＯＤ方法与 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型对风场进行建模与预测，并对 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度进行
分析。研究结果表明，采用 ＰＯＤ方法可以对东西方向风场进行高效率高精度降阶建模；通过
Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型可以对东西方向风场进行准确预测，预测精度与实际风场随时间变化的规律
性有关，风场数据越紧凑，周期性越明显，预测精度越高。

关　键　词：平流层风场；本征正交分解方法；降阶建模；Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型；预测精度
中图分类号：Ｖ３２１．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０９２０１３０８

　　临近空间是介于传统航空与航天区域之间、
尚未为人类所开发利用大气层，由于其独特的资

源优势成为人们关注的焦点
［１］
。临近空间底部

的平流层具有气流稳定，空气流动相对缓慢的特

点，特别是在一定时间内，存在风速较小的准零风

层（ＱｕａｓｉＺｅｒｏＷｉｎｄＬａｙｅｒ，ＱＺＷＬ）［２］。准零风层

一般是指平流层下层 ２０ｋｍ高度附近的大气层，
上下层纬向风风向相反，同时经向风分量亦很小，

是由于平流层风场中上下层纬向风逆转形成的，是

存在于平流层风场的一种特殊现象。该区域可用

于部署长时间驻空低动态飞行器进行高分辨率对

地观测、通信中继等任务。平流层风场对低动态临

近空间飞行器总体设计与飞行控制有重要影响
［３］
。

风场环境的建模与预测，需要对大量历史数

据进行处理和分析，有效提高建模与预测效率和

精度值得深入研究
［４］
。本征正交分解（ＰｒｏｐｅｒＯｒ

ｔｈｏｇｏｎａｌＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）是风场建模中常用
的一种方法，将风场数据通过特征值分解为本征

模态和主坐标的组合，其中本征模态主要与空间

因素相关，主坐标主要与时间因素相关，物理意义

明确，通过模态截断还能提高计算的效率
［５］
。

目前，ＰＯＤ方法已被广泛地应用于解决实际
问题数值模拟的降维问题中。Ｈｏｌｍｅｓ等［６］

采用

气动平均的方法对双坡屋盖的表面压力进行测

量，指出 ＰＯＤ方法是描述钝体风压的有效途径。
Ｆｉｃ等［７］

将 ＰＯＤ方法的离散形式应用于线性和非

线性瞬态热传导的降阶模型中。Ｔａｎ等［８］
应用

ＰＯＤ结合三次样条插值方法对流场压力系数进
行预测。对于风场建模，胡亮

［９］
利用 ＰＯＤ方法对

具有桥塔风效应的风场进行了简化模拟，将 ＰＯＤ
型谱表示法取代原型谱表示法，物理意义明确且

可通过模态截断节省计算量。陶青秋
［１０］
将 ＰＯＤ

方法用于分析在大跨屋面和高层建筑物上的风致

响应，利用 ＰＯＤ与结构模态相结合的双模态方法
来分析结构的动态响应，表明 ＰＯＤ方法是一种有
效分析多激励响应的方法。邹篧等［１１］

通过对
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ＰＯＤ原理进行修正后用于风洞实验风场的重建，
主要通过修正第一个本征模态值，对偏差较大测

点的风压场重建进行改进，使重建风场的方差值

与实际风场方差值的差距大大缩小。Ｃｈｅｎ和 Ｋａ
ｒｅｅｍ［１２］利用 ＰＯＤ方法对建筑结构的数值风场进
行了模拟并提出了状态空间建模方案，建立了风载

荷与建筑结构共振响应在物理意义上的联系，有助

于更好地了解结构随时空变化的动态负载响应。

本文基于适用于平流层风场环境的 ＰＯＤ方
法，以长沙地区风场数据为例，研究平流层风场随

高度和时间的变化特点，通过 ＰＯＤ方法对风场数
据进行降阶处理，实现在特定时间范围内快速准

确计算出风场轮廓线。鉴于所选地区平流层

２０ｋｍ附近东西方向风速呈现明显的空间相关性
和周期性，在 ＰＯＤ方法的基础上，提出了一种可
以对风场进行预测的 Ｆｏｕｒｉｅｒ模型。

１　基于 ＰＯＤ方法的风场建模

ＰＯＤ方法是指从一组庞大的数据中获得一
组低维最优基，而这组低维最优基是一种能够表

示原复杂系统的降阶模型。也就是说 ＰＯＤ方法
是一种降维的方法，对给定的数据进行最优的低

维逼近，用较小的维数将原物理模型的主要特征

表现出来
［１３］
。本文通过 ＰＯＤ方法获得风场信息

的最优标准正交基，将风场数据中的每个风场信

息投影到标准正交基上，获得每个风场数据在标

准正交基上的投影系数
［１４］
。并通过最优标准正

交基与相对应的投影系数计算出一组新的数据，

将原风场数据的主要特征表现出来。

１．１　瞬像矩阵的生成

瞬像也称为快照，由 Ｓｉｒｏｖｉｃｈ提出［１５］
，是指物

理场的数值解在不同时刻的空间分布值。建立海

拔高度 ｈ１至 ｈＬ的风场模型，取瞬像矩阵为

Ａ＝［Ｖ（ｈＬ） … Ｖ（ｈ２） Ｖ（ｈ１）］ （１）

式中：Ｖ为风速；下标 Ｌ为瞬像时刻数或快照数。
假设风场模型统计天数为Ｍ，则Ａ∈ＲＬ×Ｍ，一般由
试验、经验、统计等方法获得，通常 ＭＬ。
１．２　ＰＯＤ模态的获取

ＰＯＤ模态又称为 ＰＯＤ基。ＰＯＤ方法的目的
是寻找一组最优的 ＰＯＤ基 φ１，φ２，…，φｒ（φｉ为列
向量），使得数据模型中任意一天特定时刻的风

场可以表示为 ＰＯＤ基的线性组合［１６］
，即

Ｖ（ｔ）＝α１（ｔ）φ１＋α２（ｔ）φ２＋… ＋αｒ（ｔ）φｒ （２）
式中：αｉ（ｔ）为 ＰＯＤ基的系数，ｉ＝１，２，…，ｒ。为了
寻求满足式（２）的最优 ＰＯＤ基，定义相关矩阵：

Ｒ＝ＡＴＡ （３）
则 Ｒ∈ＲＬ×Ｌ，求取相关矩阵 Ｒ的非零特征值以及
特征向量 ｉ：
Ｒｉ ＝λｉｉ
　　ｉ＝１，２，…，ｎ；λ１≥λ２≥…≥λｎ ＞０；ｎ≤Ｌ

（４）
将特征向量化为最优 ＰＯＤ基：

φｉ＝
１
λ槡 ｉ

Ａｉ　　ｉ＝１，２，…，ｎ；ｎ≤ Ｌ （５）

且 φｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ；ｎ≤Ｌ）是一组标准正交基，即

φｉφｊ＝δｉｊ＝
０　　ｉ≠ ｊ
１　　{ ｉ＝ｊ

（６）

只选取前 ｒ阶模态，ＰＯＤ模态矩阵［１７］
记为

Φ＝［φ１ φ２ … φｒ］∈ ＲＬ×ｒ （７）

投影系数矩阵记为

Ω＝［α１ α２ … αｒ］Ｔ ＝
α１１ … α１Ｍ
 

αｒ１ … α









ｒＭ

（８）

则降阶模型矩阵Ｂ＝ΦΩ∈ＲＬ×Ｍ。
１．３　降阶模型误差评估

ＰＯＤ模态表示捕获物理场的主要特征，截断
后的前 ｒ阶 ＰＯＤ模态较全阶模态所捕获的能量
比为

Ｉ（ｒ）＝
∑
ｒ

ｉ＝１
λｉ

∑
ｎ

ｉ＝１
λｉ

（９）

故定义相对截断误差
［１８］
为

ε＝
∑
ｎ

ｉ＝ｒ＋１
λｉ

∑
ｎ

ｉ＝１
λｉ

（１０）

２　基于Ｆｏｕｒｉｅｒ级数的风场预测模型

通过第１节的 ＰＯＤ方法够获得风场数据在
最优 ＰＯＤ基上的投影系数，若具有明显的空间相
关性和周期性，可以使用 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数直接进行表
示。通过最优 ＰＯＤ基与 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数所表示的投
影系数计算出特定高度的风速随时间变化情

况
［１９］
。其方程表示如下：

Ｖ（ｔ）＝∑
ｒ

ｉ＝１
φｉαｉ（ｔ）＝

　　∑
ｒ

ｉ＝１
∑
ｍ

ｋ＝０
ａｋｉｃｏｓ

２ｋπｔ( )Ｔ
＋ｂｋｉｓｉｎ

２ｋπｔ( )( )[ ]Ｔ
φｉ

（１１）
式中：ｔ为时间，ｄ；ｍ为 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数展开的项数；

４１０２
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ａｋｉ和 ｂｋｉ为 Ｆｏｕｒｉｅｒ系数；Ｔ为投影系数的振荡
周期。

３　实例分析与结果

以长沙地区为例，采用 ２００５年 １月 １日—
２００９年１２月 ３１日每天 ００：００所测量的风场数
据，风场数据由国防科技大学气象海洋学院提供，

数据记录了长沙地区００：００和 １２：００（世界时）的
风速、湿度、温度、气压等气象要素，数据覆盖海拔

高度０～６０ｋｍ之间每隔 ０．５ｋｍ所对应的天气数
据。考虑到临近空间低动态飞行器驻空期间的工

作高度范围，本文针对海拔高度 １０～３０ｋｍ的范
围进行研究，并通过 ３次样条对风场数据进行了
插值处理。

３．１　风场建模与预测
相对模态能量分布主要用于识别数据降阶处

理所需的模态数量。图 １（ａ）给出了东西方向风
场各阶 ＰＯＤ模态的相对模态能量，前 ５种模态能
量所占的比重相对于其他模态能量具有明显的区

别，可以捕获到风场总特征性的 ９８．９％。同时，
由图１（ｂ）可知，南北方向风场的相对模态能量

图 １　相对模态能量分布

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｄｅｅｎｅｒｇｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

分布除前２种模态之外，其余模态能量呈逐渐下
降的趋势，若只选取前２种模态进行降阶处理，不
足以表现出风场的主要特征。因此，南北方向风

场不能高效地进行降阶建模。

通过选用多种 ＰＯＤ模型分别对２００７年１１月
６日０：００时刻东西方向和南北方向的风场进行
建模。由图２（ａ）可知，１０阶和１５阶 ＰＯＤ模型较
好地表示出东西方向风场的实际数据，５阶 ＰＯＤ
模型 能 体 现 出 东 西 方 向 风 场 的 主 要 特 征。

图２（ｂ）中实际风场模型清楚地表明南北方向风
速随空间的变化是极其不规则的，导致南北方向

风场的低阶重建性较差。因此，低阶的 ＰＯＤ模型
（比如５阶）在捕获东西方向风场数据的总体趋
势上是有效的。

经过 ＰＯＤ方法降阶处理后可以得到相对应
的投影系数。以第一阶 ＰＯＤ模态的投影系数
Ｃｋ１为例，通过 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟合，可以得出其
Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型，分别从东西方向（见图 ３）和南
北方向（见图４）进行分析。从图 ３（ａ）和图 ４（ａ）
可看出，两者的投影系数 Ｃｋ１都具有周期性和规
律性，都能够通过 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数将其拟合（分别
见图３（ｂ）和图４（ｂ））。但相对于南北方向风场，

图 ２　采用 ＰＯＤ方法重建风场

Ｆｉｇ．２　ＲｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｗｉｎｄｆｉｅｌｄｕｓｉｎｇＰＯＤｍｅｔｈｏｄ

５１０２
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东西方向风场的投影系数更紧密，周期性更强，

Ｆｏｕｒｉｅｒ级数的拟合程度更高，说明东西方向风场
更适用于建立 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型。

利用东西方向风场的 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型，可以

获得某一天特定时刻下的投影系数，能对该时刻

下平流层２０ｋｍ附近的东西方向风速随高度的变
化情况进行预测。如图 ５所示，以 ２００８年１１月
７日为例，５阶ＰＯＤ模型能够捕获到实际风场

图 ３　系数拟合（东西方向）

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇ（ｅａｓｔｗｅｓｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎ）

图 ４　系数拟合（南北方向）

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇ（ｎｏｒｔｈｓｏｕｔｈｄｉｒｅｃｔｉｏｎ）

图 ５　各种方法下风矢量图的比较

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗｉｎｄｖｅｃｔｏｒｐｌｏｔｓｆｏｒｖａｒｉｏｕｓｍｅｔｈｏｄｓ
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的主要特征，Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型能够体现出 ５阶
ＰＯＤ模型的整体变化趋势状况。

将 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型向外延伸和扩展，可以对
未来特定时刻下的风场进行预测。通过 ２００５—
２００９年风场数据的统计和分析，对 ２０１０年 １０月
３０日０：００平流层 ２０ｋｍ附近的东西方向风速进
行预测，结果如图 ６所示，Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型能预
测到风速随高度的变化情况，并且能够体现出平

流层低速风带所在的位置高度。

图 ６　实际风矢量图与预测风矢量图的对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｃｔｕａｌｗｉｎｄｖｅｃｔｏｒｗｉｔｈ

ｐｒｅｄｉｃｔｅｄｗｉｎｄｖｅｃｔｏｒｐｌｏｔｓ

３．２　Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度分析

由图 ５、图 ６可知，针对不同的高度，Ｆｏｕｒｉｅｒ
预测模型与实际风场模型之间存在不同的偏差，

说明 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度与空间分布有关，下面通过
模型之间的比较，对 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度进行分析。

将图 ５中 ３种风场模型分别进行比较，如
图７（ａ）所示，其中ＰＯＤ降阶残差表示５阶ＰＯＤ

风场模型与实际风场之差，Ｆｏｕｒｉｅｒ拟合残差表示
Ｆｏｕｒｉｅｒ级数进行拟合时与 ５阶 ＰＯＤ模型之差，
Ｆｏｕｒｉｅｒ预测残差表示 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型与实际风
场之差。由图 ７（ａ）可知，３种残差的绝对值都小
于５，其中ＰＯＤ降阶残差曲线的差波动性最小，说
明５阶 ＰＯＤ模型与实际风场模型数据很接近。
由于 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型是基于 ＰＯＤ方法降阶处理
后建立的，所以 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测残差等于 ＰＯＤ降阶
残差与 Ｆｏｕｒｉｅｒ拟合残差两者之和，说明 Ｆｏｕｒｉｅｒ
预测精度不仅与 ＰＯＤ降阶模型所捕获到的能量
有关，而且和 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数的拟合程度有关。将
图６中 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型与实际风场模型进行比
较，如图７（ｂ）所示，Ｆｏｕｒｉｅｒ预测残差曲线的波动
范围较小，在海拔高度 １９～２２ｋｍ之间的残差接
近于０，说明在此范围内，Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度较高，
而在１５ｋｍ附近波动最大，说明预测精度较低。

由图７可知，在 ２０ｋｍ处 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度相
对较高，在１５和２４ｋｍ处的预测精度较低。分别
对１５、２０和 ２４ｋｍ，３个高度的东西方向风速随时
间的变化情况进行分析，并分别计算出实际风场

模型、５阶 ＰＯＤ模型与 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型两两之间
的残差，结果如图 ８、图 ９所示。由图 ９可知，在
这３个高度位置上，ＰＯＤ降阶残差都接近于零，
说明对于５阶 ＰＯＤ模型，在任意高度上都能够捕
获到实际风场的主要特征；对于 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模
型，如图８所示，在２０ｋｍ处东西方向的风场数据
相对于其他 ２个高度的数据更加紧凑、平稳，
Ｆｏｕｒｉｅｒ级数的拟合程度也更高，说明 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测
模型与实际风场随时间变化的紧凑性与规律性有

着密切联系，风场数据越紧凑，周期性越明显，

Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度就越高。

图 ７　残差分析

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｓｉｄｕａｌａｎａｌｙｓｉｓ
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图 ８　不同高度的风速变化情况

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｏｆｗｉｎｄｓｐｅｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

图 ９　不同高度的残差分析

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｉｄｕａｌａｎａｌｙｓｉｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｓ

４　结　论
本文通过 ＰＯＤ方法将平流层风场数据进行

高精度高效率降阶处理后，为 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型对

风场进行预测节省了大量的计算时间，大大提高

了计算效率，得到：

１）提出了一种对平流层风场数据进行降阶
处理的 ＰＯＤ方法，在 ＰＯＤ方法的基础上，提出了
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一种可以对平流层风场进行预测的 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测
模型。

２）以长沙地区为例，选取海拔高度 １０～
３０ｋｍ的 ５年风场数据，采用提出的 ＰＯＤ方法与
Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型对风场进行了建模与预测，并对
Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度进行了分析。

３）研究结果表明：采用 ＰＯＤ方法可以对东
西方向风场进行高效高精度的降阶建模，由于南

北方向风场变化极其不规则，不可以采用低阶的

ＰＯＤ模型进行建模；通过 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型能对东
西方向风场进行准确预测，预测精度与实际风场

随时间变化的规律性有关，风场数据越紧凑，周期

性越明显，Ｆｏｕｒｉｅｒ预测精度越高。
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ｍｏｄｅｌｉｎｇ，ａｎａｌｙｓｉｓ，ａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｌｏａｄｅｆｆｅｃｔｓ

ｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００５，１３１

（４）：３２５３３９．

［１３］ＣＨＡＴＴＥＲＪＥＥＡ．Ａｎｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｔｏｔｈｅｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｕｒｒｅｎｔＳｃｉｅｎｃｅ，２０００，７８（７）：８０８８１７．

［１４］ＥＶＥＲＳＯＮＲ，ＳＩＲＯＶＩＣＨ Ｌ．ＫａｒｈｕｎｅｎＬｏｅｖｅｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒ

ｇａｐｐｙｄａｔａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＯｐｔｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆＡｍｅｒｉｃａＡ，

１９９５，１２（８）：１６５７１６６４．

［１５］ＳＩＲＯＶＩＣＨＬ．Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅａｎｄｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｃｏｈｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃ

ｔｕｒｅｓＰａｒｔＩ：Ｃｏｈｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＱｕａｒｔｅｒｌｙｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈ

ｅｍａｔｉｃｓ，１９８６，４５（３）：５６１５７１．

［１６］ＫＵＮＩＳＣＨＫ．Ｇａｌｅｒｋｉｎｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｍｅｔｈ

ｏｄｓｆｏｒａｇｅｎｅｒａｌｅｑｕａｔｉｏｎｉｎｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＳＩＡＭＪｏｕｒｎａｌ

ｏｎＮｕｍｅｒｉｃａｌＡｎａｌｙｓｉｓＡｒｃｈｉｖｅ，２００２，４０（２）：４９２５１５．

［１７］胡金秀，郑保敬，高效伟．基于特征正交分解降阶模型的瞬

态热传导分析［Ｊ］．中国科学：物理学力学天文学，２０１５，４５

（１）：０１４６０２．

ＨＵＪＸ，ＺＨＥＮＧＢＪ，ＧＡＯＸＷ．Ｖｉｒｔｕａｌｏｖｅｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎａｌ

ｙｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ

ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＳｃｉｅｎｃｅ：Ｐｈｙｓｉｃｓ，Ａｓｔｒｏｎｏｍｙ，２０１５，

４５（１）：０１４６０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］杜娟．流体力学方程基于 ＰＯＤ方法的降维数值解法研究

［Ｄ］．北京：北京交通大学，２０１１．

ＤＵＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｅｃｒｅａｓｉｎｇｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｆｌｕｉｄｄｙ

ｎａｍｉｃｓｅｑｕａｔｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎＰＯＤｍｅｔｈｏｄ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｂｅｉｊｉｎｇ

ＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＨＥＩＫＫＩＬ?Ｕ，ＳＨＩＸ，ＰＨＩＰＰＳＳＪ，ｅｔａｌ．１０Ｂｅｉｎｌａｔｅｄｅｇｌａｃｉａｌ

ｃｌｉｍａｔｅｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｙＥＣＨＡＭ５ＨＡＭＰａｒｔ２：Ｉｓｏｌａｔｉｎｇｔｈｅｓｏｌａｒ

ｓｉｇｎａｌｆｒｏｍ１０Ｂｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｌｉｍａｔｅｏｆｔｈｅＰａｓｔＤｉｓｃｕｓ

ｓｉｏｎｓ，２０１３，９（５）：５６２７５６５７．

　作者简介：

　李魁　男，硕士研究生。主要研究方向：临近空间飞行器动力

学与控制。

杨希祥　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：临近

空间飞行器总体设计、动力学与控制。
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Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｆｉｅｌｄｂａｓｅｄｏｎ
ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ

ＬＩＫｕｉ，ＤＥＮＧＸｉａｏｌｏｎｇ，ＹＡＮＧＸｉｘｉａｎｇ，ＨＯＵＺｈｏｎｇｘｉ，ＺＨＯＵＸｉｎ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｃｈａｎｇｓｈａ４１００７３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｆｉｅｌｄｈａｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ｔｈｅｎｅａｒｓｐａｃｅｌｏｗｄｙｎａｍｉｃａｅｒｏｓｔａｔ．Ｆｏｃｕｓｅｄｏｎｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｔｈｅｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｆｉｅｌｄ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏ
ｐｏｓｅｓａｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｗｉｎｄｆｉｅｌｄｄａｔａｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ
（ＰＯＤ）ｍｅｔｈｏｄ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ａＦｏｕｒｉｅｒｍｏｄｅｌｗｈｉｃｈｃａｎｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎ
ｔｈｉｓｐａｐｅｒ．ＴｈｉｓｐａｐｅｒｔａｋｅｓｔｈｅｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｎＣｈａｎｇｓｈａｆｒｏｍ２００５ｔｏ２００９ａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ｕｓｅｓｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ
ＰＯＤｍｅｔｈｏｄａｎｄＦｏｕｒｉｅｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｔｏｍｏｄｅｌａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｗｉｎｄｆｉｅｌｄ，ａｎｄａｎａｌｙｚｅｓｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆ
Ｆｏｕｒｉｅｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＰＯＤｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏｍｏｄｅｌｔｈｅｅａｓｔｗｅｓｔｗｉｎｄｆｉｅｌｄ
ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙａｎｄａｃｃｕｒａｔｅｌｙ．ＴｈｅＦｏｕｒｉｅｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｅａｓｔｗｅｓｔｗｉｎｄｆｉｅｌｄａｃｃｕ
ｒａｔｅｌｙａｎｄｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｓｃｌｏｓｅｌｙｒｅｌａｔｅｄｔｏｔｈｅｒｅｇｕｌａｒｉｔｙｏｆｔｈｅａｃｔｕａｌｗｉｎｄｆｉｅｌｄ．Ｔｈｅｍｏｒｅｃｏｍ
ｐａｃｔｔｈｅｗｉｎｄｆｉｅｌｄｄａｔａａｒｅ，ｔｈｅｍｏｒｅｏｂｖｉｏｕｓｔｈｅｐｅｒｉｏｄｉｃｉｔｙｉｓ，ｔｈｅｈｉｇｈｅｒｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｆｉｅｌｄ；ｐｒｏｐｅｒｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ；ｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｉｎｇ；
Ｆｏｕｒｉｅｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ；ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１１０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４１８１５：４０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１６．１７５６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＭｉｎｉｓｔｒｉｅｓａｎｄＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎｓＦｏｕｎｄａｔｉｏｎＩｔｅｍｏｆＣｈｉｎａ（ＧＦＺＸ０Ｘ０２０１１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎｋｙａｎｇｘｉｘｉａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ

０２０２
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