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HMOBMQUZRVYSJVOQJKJWOMOBMQMX ÛUOM@PTUMX JV VJVKRVMTQ@JXMKNQMXRSORJV

[7->8ILcRVY# [7F>8*LR!''$$"

sssssssssssssssssssssssssssssssssss
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非均质壁面对液滴俘获能力的数值模拟研究

张莹１，卢敏１，李培生１，２，，许术方１，刘强１，黄杰１

（１．南昌大学 机电工程学院，南昌 ３３００３１；　２．上饶师范学院 江西省塑料制备成型重点实验室，上饶 ３３４００１）

　摘　 要：为研究不同非均质壁面对液滴的俘获能力，采用界面追踪法（ＦＴＭ）结合广
义滑移边界建立了接触角模型，对液滴在非均匀润湿的非均质壁面上的运动过程进行了数值

模拟研究。液滴在倾斜壁面上受到重力作用由均匀润湿部分下滑至非均匀润湿部分，通过改

变 Ｂｏ数、Ｏｈ数、非均匀润湿程度研究了液滴在非均匀润湿区域的运动规律。研究表明：Ｂｏ数
越大，液滴运动受壁面阻力影响越小，液滴下滑的速度越快，液滴越难以被俘获；Ｏｈ数越大，液
滴运动受壁面阻力影响越小，液滴越难以被俘获；非均匀润湿程度越大，非均质壁面对液滴的

阻力越大，液滴越易被俘获。

关 键 词：液滴；直接数值模拟；黏滑运动；接触角；界面追踪法 （ＦＴＭ）
中图分类号：Ｏ３５９．１
文献标识码：Ａ 　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０２１０７

　液滴在壁面上受到重力、离心力、剪切力等而
发生定向运动是一个十分常见的物理现象，如下

雨时，房间的窗户上、荷叶的叶面上、汽车的车窗

表面都有各种因素导致的不同的液滴滑落现象。

实际生产生活中，人们接触到的表面往往不是均

质和绝对光滑的，通常都有因表面粗糙度、表面化

学特性或表面形貌特征变化所导致的局部缺陷；

尽管这些缺陷的尺度可能十分微小，但却能够影

响其表面特性，并阻止或改变液滴的运动过程。

不少学者关注到此问题并试图将此类表面特

性利用到微流体控制以及航天飞机表面除冰等工

程领域。Ｍａｎｎｅｔｊｅ等［１］
通过对壁面加载电压的方

式使得倾斜的壁面上产生局部润湿特性改变，研

究了液滴在倾斜壁面上跨越润湿缺陷区液滴运动

变化过程，获得了液滴被润湿缺陷捕获的临界条

件；Ｐｒｉｅｓｔ等［２］
研究了因表面化学特性异质而导

致的多个离散区域的润湿性的变化，并将其与连

续润湿变化进行了比较，研究发现只有在离散润

湿变化的情况下液滴才能发生黏滑运动；Ｓｂｒａ
ｇａｇｌｉａ等［３］

通过对玻璃涂抹多条化学物质，使得

玻璃表面的润湿特性发生周期性的变化，获得了

液滴在非均质倾斜表面的黏滑运动规律。

不难发现，实验研究过程制备的非均质表面

通常需要采用化学试剂涂抹、加载电压或改变微

观结构等物理化学手段
［４］
，而这些实验材料制备

过程的难度较大，数据采集不够精确，实验周期较

长。因此，仅仅依靠实验手段来进行研究，并不能

够准确对其进行理论解释。而数值模拟方法却能

够很好地解决实验中所存在的局限性，并且润湿

特性在数值模拟领域已经取得了较多成果
［５］
。

Ｂｕｓｓｍａｎｎ［６］和 Ｆｕｋａｉ［７］等采用流体体积（Ｖｏｌｕｍｅ
ｏｆＦｌｕｉｄ，ＶＯＦ）方法解决了流动过程中三相接触
线的移动问题，并且讨论了界面润湿特性对液滴

铺展过程的影响；Ｓｐｅｌｔ［８］采用水平集方法（ｌｅｖｅｌ
ｓｅｔ）、Ｋｈａｔａｖｋａｒ等［９］

采用扩散界面场（ｄｉｆｆｕｓｅｉｎ
ｔｅｒｆａｃｅ）模型也都找到了因三相接触线导致的尖
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锐界面解决方法，并能够模拟出不同润湿特性下

液滴的铺展过程。然而，上述方法对三相接触角

的解决方案大都是在接触点处预置一个角度再进

行后续计算，但这样会导致在接触点处的流场并

不真实，并且处理壁面上的离散润湿缺陷并不方

便。格子玻尔兹曼方法（ＬａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎＭｅｔｈ
ｏｄ，ＬＢＭ）能够通过设置壁面力来使得液滴在上面
自然形成一个与壁面力相对应的接触角，其是能

够解决离散非均质壁面的方法。Ｓｂｒａｇａｇｌｉａ等［３］

采用 ＬＢＭ与其实验结果进行比较，并对液滴的黏
滑运动进行了理论分析，但该方法的缺点在于界

面没有精确定义，因而接触角大小及接触点处的

速度变化也难以精确捕捉，无法弥补实验研究的

缺陷。

界面追踪法（ＦｒｏｎｔＴｒａｃｋｉｎｇＭｅｔｈｏｄ，ＦＴＭ）［１０］

是一种较为经典的数值模拟方法，不同于其他界

面追踪方法，ＦＴＭ将界面力都储存于界面标记点
中，界面自然形成，无需计算界面曲率来构造界

面，这也为其在三相接触线处的尖锐界面的处理

变得 简 单。Ｙａｍａｍｏｔｏ［１１１２］、Ｍｕｒａｄｏｇｌｕ［１３］、Ｈｕ
ａｎｇ［１４］等都采用 ＦＴＭ研究了液体在固体壁面上
运动时接触角的变化规律，并得到了非常准确的

角度及清晰的界面。但上述研究均只针对 ＦＴＭ
来构建实现三相接触角的模型，并对单一接触角

情况进行模型验证，而基于 ＦＴＭ对润湿性间断变
化的非均质表面的研究报道却并未发现。

因此，本文借助 ＦＴＭ界面描述优势，建立了
基于 ＦＴＭ的二维接触角模型。通过该模型，针对
非均匀润湿的壁面液滴运动规律进行探索，通过

改变流体参数及表面非均质程度，分析不同因素

导致的液滴运动规律改变，从而掌握非均质表面

对液滴运动的控制规律，为表面修饰及微流控等

实际工程应用领域提供帮助。

１　计算模型与验证

１．１　相界面跟踪的 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程及处理
控制方程应用到整个计算区域时，表面张力

都集中在界面上，考虑引入一源项并将其看作体

积力再与 δ函数相乘，该 δ函数只有在界面上时
才不为零。此时，二维不可压缩流体的动量方程

可写为


ｔ
（ρｕ）＋

Δ

·（ρｕｕ）＝－

Δ

ｐ＋ρｇ＋

Δ

·μ（

Δ

ｕ＋

Δ

ｕＴ）＋∫ｓσκｎδ（ｘ－ｘｆ）ｄｓ （１）

式中：ｓ为界面元；δ（ｘ－ｘｆ）为二维的狄拉克函

数，ｘｆ代表界面位置；ｎ为界面法向量；σ为界面
张力系数；κ为界面平均曲率；ｕ为速度；ρ和 μ分
别为非连续的密度和黏度；ｐ为压力；ｇ为重力。

为了求解方程式（１），将其分解，把压力项单
独分离出来，并引入一个临时速度 ｕ，于是得到
只包含对流项 Ａ和扩散项 Ｄ的方程：
ｕ －ｕｎ

Δｔ
＝－Ａｎ ＋ｇ＋１

ρｎ
Ｄｎ （２）

式中：Δｔ为时间步长。
求解后得到不含压力的临时速度场 ｕ，再将

压力项加入得到通用的速度离散方程：

ｕｎ＋１－ｕ

Δｔ
＝－

Δ

ｈｐ
ρｎ

（３）

式中：

Δ

ｈ为取步长为 ｈ的离散形式哈密顿算子，
用于解决此处不连续的梯度分布。ｎ＋１时刻的
速度应满足离散形式的质量守恒，即

Δ

ｈｕ
ｎ＋１ ＝０ （４）

将式（４）与式（３）联立可得压力 Ｐｏｉｓｓｏｎ方程：

Δ

ｈ·
１
ρｎ

Δ

ｈ( )ｐ ＝１Δｔ

Δ

ｈ·ｕ
 （５）

通过超松弛迭代法（ｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｏｖｅｒｒｅｌａｘａ
ｔｉｏｎ）对压力进行迭代求解，迭代系数 β＝１．２。表
面张力的计算采用连续表面力（ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｕｒｆａｃｅ
ｆｏｒｃｅ）方法，表达式为

Ｆσ ＝∫ｓσκｎδ（ｘ－ｘｆ）ｄｓ （６）

取单位线元上的表面张力来研究，对于二维

流动，有

κｎ＝ｔ
ｓ

（７）

得到单位界面元上的表面张力为

δＦｌσ ＝（σｔ）ｌ＋１／２－（σｔ）ｌ－１／２ （８）
式中：ｔ为界面上的切向量；ｌ为界面上的节点。
１．２ 密度和黏度重构

对于不互溶、不可压缩的流体，相界面两侧流

体保持各自的特性，因而界面上存在物性阶跃。

界面移动时，界面上的密度和黏度分布也随之变

化，故引入 Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ函数作为指示函数来表征这
种变化。

Ｈ（φ）＝

１　 　 φ＞α
１
２ １＋

φ
α
＋１
π
πφ( )[ ]α

φ≤ α

０ φ＜－










α

（９）

式中：φ为给定点到界面的距离；２α为两流体间
过渡区域厚度的绝对值。

因此，密度、黏度的分布表达式为

ψ（φ）＝Ｈ（φ）ψ１＋（１－Ｈ（φ））ψ２ （１０）

２２０２
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式中：ψ１和 ψ２分别为２种流体的密度和黏度。
１．３　界面及接触点移动

界面通常与固定网格结合在一起，界面与网

格之间通过面积权重函数实现参数转换。采用双

线性插值法使得从界面到固定网格中的突变密度

和表面张力光滑变化，最后使用一个简单的一阶

显示时间积分处理，便可获得下个时刻的界面

位置。

ｘ（ｎ＋１）ｆ ＝ｘｎｆ＋Δｔｕ
ｎ
ｆ （１１）

式中：ｘ（ｎ＋１）ｆ 为 ｎ＋１时刻界面的位置；ｘｎｆ为 ｎ时

刻界面的位置；ｕｎｆ为 ｎ时刻界面的速度。为保证
数值模拟的计算精度，将式（１１）中关于时间的微
分都采用二阶精度的一阶向前差分。

在 ＦＴＭ中，界面标记点位置由标记点速度随
时间积分确定。因此，无需提前设置气液界面与

壁面处夹角，由不平衡力导致的流动过程会使得

界面形状自然形成。为使壁面处标记点获得速度

从而进行移动，本文使用广义滑移边界 （ｇｅｎｅｒａｌ
ｉｚｅｄＮａｖｉｅｒｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ）［１５］处理壁面处接
触点的移动过程，表达式为

ｕｃｌ＝λ
ｕ
ｙ ｙ＝０

＋λ
μｌ∫δ（ｘ

ｗ －ｘｆ）ｆ
Ｙ
（ｘｆ）ｄｘ （１２）

式中：ｕｃｌ为接触点滑移速度；λ为壁面滑移长度；

μｌ为液相黏度；ｘ
ｗ
和 ｘｆ分别为壁面处流体单元

和界面坐标；ｆＹ为因壁面润湿特性而产生的不平
衡弹性力，即

ｆＹ＝σ（ｃｏｓθｅ－ｃｏｓθｄ） （１３）
其中：θｅ和 θｄ分别为静态和动态接触角。
１．４　模型验证

先对本文所采用的方法进行验证。初始时刻

设置一个半圆液滴置于固体水平面（θ＝０），在重
力的作用下液滴会在固体平面上自由铺展，铺展

程度用稳定时液滴高度与初始液滴高度比值 Ｈ／
Ｈ０来衡量；引入 Ｂｏ数作为无量纲参数，其表示重
力和表面张力之比。此时，界面的形状由 Ｂｏ数
及稳定时的接触角 θｅ决定。当 Ｂｏ１时，重力作
用几乎忽略不计，因此界面高度仅由式（１４）
决定：

Ｈ＝Ｈ０（１－ｃｏｓθｅ）［４／（２＋ｃｏｓ
３θｅ－３ｃｏｓθｅ）］

１／３

（１４）

当 Ｂｏ１时，重力对界面高度产生影响，
高度为

Ｈ＝２Ｈ０ｃｏｓ（θｅ／２）槡／Ｂｏ （１５）
为方便研究，参照文献［１３］的方法，采用静

态接触角 θｅ＝１３５°的情况进行验证，并绘制了液

滴形变 Ｈ／Ｈ０随 Ｂｏ数变化曲线，如图 １（ａ）所示。
图１（ｂ）为文献［１３］的结果，通过比较发现结果
基本符合公式，并与文献［１３］的结果十分吻合
（厄特沃什数 Ｅｏ＝Ｂｏ）。说明本文方法能够很好
地描述重力场及表面张力作用下液滴在壁面上的

运动过程。

图 １　液滴形变程度随 Ｂｏ数变化

Ｆｉｇ．１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｒｏｐｌｅｔｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅ

ｗｉｔｈＢｏｎｕｍｂｅｒ

１．５　初始条件
本文简化模型如图 ２所示，计算域为虚线所

含２×１的长方形区域，其中底面由均匀润湿区
（长度 Ｌ１＝０．５）和非均匀润湿区（长度 Ｌ２＝１．５）
共同组成，底面与水平面夹角 γ＝４５°。平行于 ｘ
轴方向的上下边界为广义滑移边界条件，垂直于

ｘ轴方向的左右边界为周期性边界条件。为了满
足稳定性，指示函数的迭代精度为 １０－４，压力迭
代的精度为１０－３，时间步长取同时满足对流项和
扩散项收敛的最小值。初始时刻，定义一个半径

为 Ｒ０＝０．１的半圆液滴置于均匀润湿部分中间，
即 Ｌ１／２处。非均匀润湿部分在图 ２中由黑白相
间的方格表示，定义方格边长为 Ｗ；白色区域表示
亲水区，接触角大小与初始段一致，为 θ１，黑色区
域表示疏水区，接触角为 θ２。

分别选取不同网格密度进行模拟，发现当网

３２０２
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图 ２　物理模型

Ｆｉｇ．２　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

格密度大于２５６×５１２后，液滴位置随时间变化曲
线基本重叠。因此，为保证计算结果与网格无关，

又能节约计算成本，本文所有计算过程均在２５６×
５１２网格密度下进行。此外，本文采用的所有物
理量均已无量纲化。

本文涉及的无量纲参数：

Ｂｏ＝ｒ２ρｌｇｓｉｎγ／σ （１６）

Ｏｈ＝μｌ／ρｌσ槡 ｒ （１７）

式中：ｒ为液滴的特征半径，本文中 ｒ＝ Ｒ２０／槡 ２；

ρｌ为液相密度。

２　结果与讨论

２．１ 液滴在非均匀润湿壁面上的黏滑运动

Ｂｏ＝０．３５２，γ＝４５°，θ１＝３０°，θ２＝１００°，μｌ＝

０．１，σ＝０．１，疏水区宽度 Ｗ＝０．０５时，液滴运动时
前接触点位置及速度随时间变化曲线如图３（ａ）所
示。初始时液滴位于均匀亲水区，前接触点位于

Ｌ＝０．３５处，在到达壁面缺陷前，即 Ｌ＝０．５之前
充分发展至一定速度 Ｖｆｃｐ＝１．４３后开始跨越非均
匀润湿区。当液滴的前接触点到达第１个疏水区
与亲水区的交界处时，速度开始迅速下降至接近

为０，这是由于初始时前接触点位于亲水区，液固
界面力小于气固界面力，使得壁面给予了接触点

沿壁面前进的动力；而当前接触点到达疏水处时，

液固及气固界面张力发生突变，最终体现为壁面

突然给予前接触点一个沿壁面向上的阻力，因此

前接触点的速度剧烈下降。而后由于重力作用依

然大于前后接触角所产生的阻力作用，液滴仍作

沿壁面下滑运动，前接触点速度又开始逐渐增加

从而跨越疏水区域，待前接触点再次到达亲水区

时，阻力又变为动力，前接触点的速度上升，随后

将不断进行如此的周期性变化。如图３（ｂ）所示，
后接触点的运动规律与前者相似，唯一不同点

在于：当液滴位于亲水区域时，壁面给予后接触

图 ３　接触点的速度与位移随时间变化

Ｆｉｇ．３ Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔａｃｔｐｏｉｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄ

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

点的作用力与运动方向相反，成为液滴的阻力，而

在疏水区为液滴的动力，并且后接触点的速度也

随其所处位置呈周期性变化。最后液滴在非均匀

润湿区域的运动表现为一种规律性的黏滑运动。

接触点处的速度周期性变化特点及液滴运动过程

并非在所有情况下都一致，下面根据不同的情形

对液滴在非均匀润湿壁面上的运动过程进行

研究。

２．２　黏滑运动受 Ｂｏ数影响
重力是影响液滴在倾斜壁面上运动的一个重

要因素，改变壁面的倾斜角度在某种意义上也是

为了改变液滴运动方向上的重力作用。因此，本

节通过仅改变重力来改变 Ｂｏ数的大小，研究液
滴运动随 Ｂｏ数变化的规律。图４为 γ＝４５°，θ１＝
３０°，θ２＝１００°，μｌ＝０．１，σ＝０．１，Ｗ＝０．０５，Ｂｏ＝
０．３４４～０．３５６时，液滴前接触点的位置随时间变
化的曲线。可以发现，在前接触点到达非均匀润

湿区之前，由于重力作用的时间较短，液滴运动过

程差距不明显，位置随时间变化曲线几乎重叠；当

其到达第１个疏水区时，液滴运动速度的差距开
始显现但仍不明显；而液滴走到第１个亲水区时，
液滴的运动受重力的影响开始变得明显，Ｂｏ数越

４２０２
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图 ４　不同 Ｂｏ数下液滴前接触点位置随时间变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｒｏｐ’ｓｆｒｏｎｔｃｏｎｔａｃｔｐｏｉｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＢｏｎｕｍｂｅｒ

大，液滴到达第１个亲水区域所需的时间越短，反
之越长；当液滴在通过第 ３个疏水区时，不同 Ｂｏ
数下液滴的运动过程发生了较大的差异，Ｂｏ＝
０．３４４与 Ｂｏ＝０．３４８这 ２组液滴在跨越第 ３个疏
水区域时失败，并稳定地停滞于第 ２个亲水区与
第３个疏水区交界处，这是由于该情形下重力的
作用无法克服由壁面润湿特性导致的阻力作用，

在液滴前接触点通过第 ３个疏水区域的过程中，
液滴的后接触点仍处于亲水区，前后接触点的阻

力将重力所作功全部耗散，液滴停滞；而 Ｂｏ＝
０．３５２与 Ｂｏ＝０．３５６两组液滴能够顺利地通过
第３个疏水区域，并且在后续的运动过程中，虽液
滴持续地进行黏滑运动，液滴的速度周期变化，但

是整体趋势仍为加速运动，并且 Ｂｏ数越大，液滴
通过疏水区域所花费的时间越短，重力作用时间

越长速度也越快。

２．３ 黏滑运动受 θ１和 θ２影响
非均匀润湿壁面上，液滴发生黏滑运动是由

于其受到因壁面周期性变化的润湿特性而带来的

周期性变化的阻力作用而表现出来的运动形态。

因此，研究液滴在非均匀润湿表面的黏滑运动，势

必要将润湿差异的程度作为一个重要研究参数。

定义液滴亲水接触角与疏水接触角之差为 Δθ＝

θ２－θ１，Δθ代表润湿差异程度，Δθ越大，亲疏水壁
面作用力差别越大。取 Δθ＝５０°～９０°这 ５种情
况作为研究对象，具体的壁面接触角设置如图 ５
所示。图５为 Ｂｏ＝０．３６０，σ＝０．１，μｌ＝０．１，γ＝
４５°，Ｗ＝０．０１时，不同润湿差异下液滴前接触点
随时间变化的曲线。初始时刻，亲水程度越高的

表面上的液滴前接触点的移动速度越快，这是由

于液滴的初始形态为半圆，受亲水壁面作用，液滴

在下滑过程的同时也伴随着铺展过程，而壁面的

亲水程度越高，液滴所受吸附力越大，铺展越快，

图 ５　不同润湿差异下液滴前接触点位置随时间变化

Ｆｉｇ．５ Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｒｏｐ’ｓｆｒｏｎｔｃｏｎｔａｃｔｐｏｉｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｅｔｔｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ

因而前接触点的移动速度越快。而后，在跨越

第１个疏水区域时，不同 Δθ所体现的差别已经十
分明显。３０°～１２０°、３５°～１１５°这 ２种情况在跨
越第１个疏水区所耗费的时长远大于其他组，这
是由于其前后接触角度差异较大分别为 Δθ＝
９０°、８０°，此时当前后接触点分别位于疏水和亲水
区时，由壁面润湿特性产生的阻力要大于 Δθ＝
７０°、６０°、５０°这３种情况，因此在跨越第 ２个疏水
区时，３０°～１２０°情况下液滴被阻碍无法前进，
３５°～１１５°在跨越第 ３个疏水条的过程中被阻碍
无法继续前进；４０°～１１０°情况下，液滴在前期能
够快速跨越多个疏水区域，然而最终仍无法克服

疏水表面阻力，因而在跨越第１４个疏水区时停滞
下来。不同于临界组 ４０°～１１０°的是，当 Δθ＝
６０°、５０°时，由壁面带来的阻力已经无法克服重力
作用，随着时间的推移，前接触点速度变得越来

越快。

２．４ 黏滑运动受 Ｏｈ数影响
液滴的流动性同样在液滴处于倾斜壁面上的

运动过程起到关键作用，同时表面张力作用是决

定液滴黏滑运动的主要因素，Ｏｈ数表征黏性力与
表面张力相互关系，因此本节将 Ｏｈ数作为研究
对象。图６为 Ｂｏ＝０．３６０，θ１＝４０°，θ２＝１１０°，σ＝
０．１，γ＝４５°，Ｗ＝０．０１时，不同 Ｏｈ数下液滴的前
接触角位置随时间变化的曲线。可以看出，当液

滴还未开始进入非均匀润湿区域前，液滴的运动

速度随着 Ｏｈ数的增加而减小，这是由于 Ｏｈ数越
大，流体受黏度的影响越大，流体的流动性越低，

因此 Ｏｈ数大的情况下液滴的移动速度会比 Ｏｈ
数小的时候低；当液滴开始进入非均匀润湿区后，

情况发生反转，Ｏｈ数低的情况下，液滴的移动速
度开始减小得较为明显，且 Ｏｈ数越小，速度降低
得越为明显，越难以顺利地通过非均匀润湿区，如

５２０２
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图 ６　不同 Ｏｈ数下液滴前接触点位置随时间变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｒｏｐ’ｓｆｒｏｎｔｃｏｎｔａｃｔｐｏｉｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＯｈｎｕｍｂｅｒ

Ｏｈ＝０．６３１、０．６７３、０．７１５三组曲线所示，而 Ｏｈ数
大的情况下，液滴的速度开始追赶，并且保持整体

做加速运动的趋势前进，且 Ｏｈ数越大，加速趋势
更为显著，通过非均匀润湿区的时间也越短，如

Ｏｈ＝０．７５７、０．７９９。这是由于 Ｏｈ数越大，流体的
黏性力与表面张力的比值越大，相较于表面张力

的作用而言，黏性力在运动过程中占据了相对主

导作用，接触点处不平衡的表面张力作用减弱，液

滴沿壁面下滑运动过程受到壁面阻力的影响也就

越来越小；反之，Ｏｈ数小，液滴受表面张力的作用
就越为明显，受到的阻力作用也就越大，从而导致

上述现象。

３ 结 论

本文采用 ＦＴＭ结合广义滑移边界，对液滴在
倾斜４５°的非均匀润湿壁面上的黏滑运动过程进
行了数值模拟研究，研究过程通过改变 Ｂｏ数、Ｏｈ
数、亲水区接触角 θ１、疏水区接触角 θ２来观察液
滴的前接触点的运动规律，研究结果如下：

１）通过改变 Ｂｏ数来改变液滴受重力影响，
观察到当 Ｂｏ数低于０．３４８时，液滴无法克服因壁
面润湿特性的改变而带来的阻力，被壁面俘获。

当 Ｂｏ数大于０．３５２时，液滴在重力作用下能够通
过非均匀润湿区域，并且 Ｂｏ数越大，液滴通过疏
水区域所花费的时间越短，且重力作用时间越长

速度越快。

２）通过改变 θ１与 θ２差值 Δθ来表示非均匀
润湿程度，从而观察其对液滴运动过程的影响。

最终发现，当 Δθ＝７０°、８０°、９０°时，壁面润湿差异
带来的阻力作用大于重力，从而无法顺利通过非

均匀润湿；而当 Δθ＝６０°、５０°时，由壁面带来的阻
力已经无法克服重力作用，前接触点的速度变得

越来越快，并且 Δθ越小，阻力带来的效应越小，

速度上升的也越快。

３）通过改变 Ｏｈ数来描述液滴黏滑运动受黏
度和表面张力影响。发现当 Ｏｈ数越大液滴受壁
面阻力影响越小，黏滑运动带来的影响越不明显；

反之液滴运动受壁面润湿特性变化带来的阻力影

响越大，液滴黏滑运动越明显。当 Ｏｈ数低于
０．７１５时，液滴无法顺利通过非均匀润湿区域从而
被壁面俘获，Ｏｈ数大于 ０．７５７时，液滴能够顺利
地下滑，摆脱异质壁面。
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离子推力器羽流热效应仿真分析

张建华，李晶华，尤凤仪，郑鸿儒

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　摘　 要：离子推力器工作时向外喷出的羽流与航天器表面碰撞，会引起敏感材料热

变形等热效应，严重时会导致航天任务失败。针对兰州空间技术物理研究所研制的 ＬＩＰＳ２００
型离子推力器羽流热效应进行了仿真分析。仿真中，使用粒子网格（ＰＩＣ）方法处理等离子体
运动，使用直接模拟蒙特卡罗 （ＤＳＭＣ）方法处理粒子间碰撞，使用 Ｍａｘｗｅｌｌ模型处理粒子与壁
面的能量交换，对电推进羽流热效应测量中的部分测点进行了数值模拟。结果表明，仿真结果

与实验数据符合较好，离子推力器出口轴线上滞止热流仿真值与实验测量值误差小于１７．０％。
此外，热流计对流场的影响主要集中在热流计附近０．１ｍ范围内，对整体流场影响较小。

关　键　词：电推进；羽流；热效应；ＰＩＣＤＳＭＣ方法；数值模拟
中图分类号：Ｖ４３９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０２８０７

电推力器以其比冲高、寿命长和可控性强等

优点在深空探测中发挥着重要作用，已经被应用

于姿态控制、轨道转移、深空探测等空间任务

中
［１２］
。电推进技术的在轨应用为航天器空间环

境研究带来了许多无法忽视的新难题，电推进羽

流与航天器的相互作用是其中重要的内容之一。

离子推力器羽流主要由离子推力器高速喷出

的高能工质离子与中和器发射的电子构成的束流

等离子体及与电荷交换产生的交换电荷等离子体

两部分组成。羽流会撞击航天器表面，对航天器

产生力效应、热效应和污染效应等，影响航天器部

件的正常工作和寿命，严重时会导致航天任务失

败
［３］
。其中，热效应主要是由于离子推力器羽流

会直接或者返流与航天器表面发生碰撞，这种碰

撞会引起航天器敏感材料热变形，而热流的累积

也会造成航天器重要元器件的损坏，进而导致航

天器重要部件功能的丧失。因此，开展离子推力

器的羽流热效应研究十分必要。

目前，国内外电推进的诊断测量主要利用静

电探针、发射探针、阻滞势分析仪（ＲＰＡ）、法拉第
探针等接触式诊断设备直接放置在等离子羽流

中，对电子密度、空间电位、离子能量分布、等离子

体电势、电流密度等加以测量，然而关于等离子体

的热效应研究正式发表的文献很少。２００７年，上
海交通大学周志雄等

［４］
对真空条件下气体与固

体表面的相互作用过程的热适应系数进行了数值

模拟仿真研究。２００８年，美国奥斯汀大学 Ｂｅｒｉｓ
ｆｏｒｄ等［５］

以螺旋波等离子体为研究对象，对氩放

电过程进行了热效应诊断实验研究，用热电偶和

热辐射探针分别安装在气流的下游和真空舱尾部

测量热流值。

对于推力器热效应的仿真研究主要集中于化

学推力器。２０１４年，王黎珍等［６］
对化学推力器真

空羽流热效应的计算模型进行了修正和误差分

析。目前，尚未见针对电推进羽流热效应的仿真

研究，而仿真研究对于电推力器的实际在轨应用

具有重要意义。如果分析过于保守，则导致热防

护过度；估计不足，则会使热量积聚，可能导致设

lenovo
全文下载
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　第 １０期 张建华，等：离子推力器羽流热效应仿真分析

备失效。在电推进羽流热效应分析中，如何准确

获得羽流流场及高能粒子与表面作用的精确模型

是２个主要难点。本文针对 ＬＩＰＳ２００型离子推
力器地面真空舱内羽流热效应实验中的部分工

况，采用三维粒子网格直接模拟蒙特卡罗（ＰＩＣ
ＤＳＭＣ）方法进行数值模拟研究，并与实验数据进
行对比分析。

１　仿真方法

本文涉及到的仿真算例均采用 ＥＸＰＷＳ（Ｅｘ
ｔｅｎｓｉｏｎｏｆＰｌｕｍｅＷｏｒｋＳｔａｔｉｏｎ）［７］

软件实现。ＥＸ
ＰＷＳ是羽流工作站（ＰＷＳ）［８］软件的电推进扩展
程序包，使用ＰＩＣ方法［９］

处理电场解算、粒子运动

等过程，使用 ＤＳＭＣ方法［１０］
处理粒子间碰撞。

ＥＸＰＷＳ软件使用三维非结构网格适应复杂空间
环境。此外，为提高计算效率，软件使用了 ＭＰＩ
并行计算方法。

为了减少计算量，ＥＸＰＷＳ将等离子体中的
电子视为流体，将离子及推力器出口喷出的 Ｘｅ
原子视为计算粒子。电子运动采用准中性假

设
［１１］
和 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ关系式描述。电子温度使用等

温模型，忽略磁场影响。Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ关系式［１２］
可

表述为

ｎｅ ＝ｎｒｅｆｅｘｐ

ｋＴ( )

ｅ

（１）

式中：ｎｅ为电子密度；ｎｒｅｆ为电势 为零处的参考

电子密度，这里取 １×１０１６ｍ－３
；Ｔｅ为电子温度，

这里取为常数３．５ｅＶ；ｋ为 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ常数。
粒子间碰撞包括弹性碰撞及电荷交换碰撞，

其是影响流场的一个主要因素。在软件中，粒子

间碰撞使用 ＤＳＭＣ方法进行处理。忽略 Ｘｅ原子、
Ｘｅ离子与碳原子之间的弹性碰撞和电荷交换碰
撞。各种粒子间的碰撞截面选取与文献［１３］相同。

本文在模拟环境压强时采用虚拟粒子的方

法，将背景气体视为虚拟粒子，仅参与碰撞计算。

当计算粒子运动到某一网格中将要与背景 Ｘｅ原
子发生碰撞时，按照设置的环境压强给出数密度，

按照环境温度根据 Ｍａｘｗｅｌｌｉａｎ分布给出热运动速
度，碰撞后背景粒子状态不变，计算粒子运动速度

及方向，按照碰撞模型发生变化。计算粒子与背

景粒子间的碰撞类型包括弹性碰撞及电荷交换

碰撞。

２　实验系统

实验系统由真空羽流实验设备、离子推力器

系统、热流传感器系统和 Ｆａｒａｄａｙ探针系统组成，
本文主要介绍测量热流的传感器系统。热流传感

器系统主要由总热流计、辐射热流计、信号转换

装置 和 电 流 信 号 采 集 系 统 组 成。Ｓｃｈｍｉｄｔ
Ｂｏｅｌｔｅｒ［１４１６］热流计是基于空间温度梯度原理，利
用热电堆测量温度差的方法，进而获得热流的大

小。实验测量系统的示意图如图 １所示，本次实
验过程中使用的热流传感器实物图如图 ２所示。

本文进行离子推力器羽流热效应诊断采用的

热流计为 ＳｃｈｍｉｄｔＢｏｅｌｔｅｒ热流计。热流计的量程
为１０ｋＷ／ｍ２，精度满量程 ±３％，因此热流计的诊
断误差在 ±０．３ｋＷ／ｍ２左右。同时需要注意的
是，热流计最高容许传感器温度为 ２０４℃，在具体
的实验过程中采用两路热电偶对热流传感器的温

度进行监控，并采用降温处理使热流传感器的温

度保持在合理的温度范围内。

图 １ 离子推力器羽流热效应测量系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｏｎｔｈｒｕｓｔｅｒｐｌｕｍｅｔｈｅｒｍａｌ

ｅｆｆｅｃｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

图 ２　两种热流传感器实物图

Ｆｉｇ．２　Ｐｈｏｔｏｏｆｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｈｅａｔｆｌｏｗｓｅｎｓｏｒ

３　网格及边界条件

仿真计算区域设定为包括推力器前方 １．５ｍ

９２０２
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和推力器后方０．５ｍ、直径 ２．０ｍ的卧式圆柱体，
网格数为２００万左右，沿 ｘ方向划分为 ２４个并行
分区。如图 ３所示，计算域内部有一个小圆柱体
用来模拟推力器，模拟热流计为直径 ３０ｍｍ、长
４０ｍｍ的小圆柱体，模拟热流计与推力器间的相
对位置如图４所示。

在处理粒子与边界面之间的相互作用时，采

用适应系数衡量来流粒子速度对壁面温度的适应

程度。在粒子与表面发生碰撞时，程序会生成一

个随机数，其大于适应系数，则粒子采用镜面反

射，否则，采用漫反射。文献［１７］中提出当离子
能量高于４００ｅＶ时，适应系数将接近于１．０，为保
守起见，本文中热流计表面适应系数取为 ０．９，即
认为９０％的粒子进行漫反射，１０％的粒子进行镜
面反射。计算域边界设置为自由边界，当粒子运

动到边界后即从流场中移除该粒子。

实验中采用的推力器为兰州空间技术物理研

究所研制的１．３ｋＷ的 ＬＩＰＳ２００型离子推力器［１８］
。

推力器工质为氙气，工作时的流量为１．３７ｍｇ／ｓ，

图 ３　计算域示意图

Ｆｉｇ．３ Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

图 ４　推力器与模拟热流计相对位置示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔｅｒ

ａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄｈｅａｔｆｌｏｗｍｅｔｅｒ

栅极电压为 １０００Ｖ。仿真中设置推力器电离率
为９０％，羽流发散半角为１６°，二价离子占离子总
数的 １０％。推力器仿真参数设置如表 １所示。
推力器出口射出的粒子包括 Ｘｅ原子、一价离子
和二价离子 ３种，出口流量分布设置为高斯分
布

［１９］
。计算中忽略了中和器带来的影响。

为了出口分布的准确性，针对离子推力器在

实验中的工作情况进行了仿真，并与实验结果进

行对比。仿真结果如图５所示，实验数据由 Ｆａｒａ
ｄａｙ探 针 测 得，实 验 在 真 空 羽 流 实 验 设 备
（ＰＥＳ）［７，２０］中开展。可以看出，仿真结果与实验
结果符合较好。因为近场羽流中的电流密度大部

分来自于推力器直接喷出的高速离子，因此近场

电流密度仿真结果与实验结果相符能够说明仿真

所用的推力器出口参数是合理的。

表 １　ＬＩＰＳ２００型离子推力器仿真基本参数

Ｔａｂｌｅ１　ＢａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＬＩＰＳ２００ｉｏｎ

ｔｈｒｕｓｔｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

粒子种类 流率／ｓ－１ 温度／Ｋ 速度／（ｍ·ｓ－１）

Ｘｅ ５．６９×１０１７ ３００ ３２５

Ｘｅ＋ ４．６０９×１０１８ ４６４００ ３９０００

Ｘｅ＋＋ ５．１２×１０１７ ４６４００ ５５１５４

图 ５　羽流场电流密度仿真与实验对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙｉｎｐｌｕｍｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

ｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

４　计算结果分析

本节针对 ＬＩＰＳ２００型离子推力器，开展电推

进羽流热效应仿真分析，并与实验结果进行对比。

本文对羽流热效应的计算综合考虑了热流计置于

流场中对羽流的影响，尤其是高能粒子撞击热流

计表面后被中和并损失能量成为慢速中性原子

后，仍然参与 Ｘｅ原子流场的计算，使得仿真条件
与实验工况尽量吻合。计算中，时间步长设置为

１×１０－７ｓ，粒子权重设置为 ５×１０８，环境及各壁

面温度为 ３００Ｋ，环境压强为 ２ｍＰａ，并认为推力

０３０２
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器及热流计接地，所有表面电势设置为０Ｖ。
图 ６给出了轴向位置上（距离推力器出口

０．５～１．０ｍ）实验和仿真的对比。其中，平均滞止
热流仿真值曲线显示粒子与热流计表面进行了完

全的热交换（热适应系数为 １．０）；平均热流仿真
值曲线即带有热适应系数的仿真热流值（本文中

的适应系数取值为 ０．９）。需要注意的是，仿真值
中的平均指的是在３０ｍｍ的模拟热流计表面进行
能量统计后在表面上进行平均，避免在单个网格

中由于粒子数较少造成热流值畸高。

可以看出，在轴线上仿真值与实验测量值均

沿着与推力器的距离升高而降低，实验测量值与

平均滞止热流仿真值相近，最大误差出现在

０．９ｍ处，与平均滞止热流仿真值的误差值为
１７．０％，与平均热流仿真值的误差为 ２５．３％，在
等离子体测量领域认为是可以接受的。但同时可

以看出，本文算例中采用的适应系数偏低，当粒子

能量全部传递（适应系数为 １．０），即粒子滞止时
热流仿真值与实验测量值符合较好。仿真与实验

误差产生的可能原因包括束流模型偏差、适应系

数选取及实验误差等方面。

图７（ａ）给出了距离推力器出口 ０．５ｍ处径
向热流随角度的分布情况。可以看出，在角度为

０°～１５°的羽流束流区域内，实验测量值基本小于
平均滞止热流仿真值，而高于平均热流仿真值。

平均滞止热流相对误差绝对值在 １１．１％以内，平
均热流相对误差绝对值在 ２１．１％以内，误差较
小。平均滞止热流相对误差较大的位置在 １５°左
右，此处为束流半角，即束流区和非束流区的交界

处，此处的等离子体数密度较为稀薄，仿真和实验

的难度都很大，因此相对误差较高。但同时也能

看出，无论是平均滞止热流仿真值还是平均热

流仿真值，其沿径向下降的速度与实验测量值相

图 ６　轴向位置热效应实验和仿真对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｒｍａｌｅｆｆｅｃｔｉｎａｘｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图 ７　距离推力器出口 ０．５ｍ和 ０．９ｍ处径向热流对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒａｄｉａｌｈｅａｔｆｌｏｗａｔ０．５ｍａｎｄ

０．９ｍｆｒｏｍｔｈｒｕｓｔｅｒｅｘｉｔ

比较为平缓，说明在采用 Ｍａｘｗｅｌｌ模型处理粒子
与表面能量交换时使用的适应系数不应是固定

值，而是应该随着角度进行变化。从粒子撞击的

角度来说，正入射时粒子垂直撞击热流计表面，绝

大部分能量转化为热能，而斜入射粒子存在一定

的出射速度，从而降低了能量交换。因此，当角度

升高时，适应系数应随之降低。

图７（ｂ）给出了距离推力器出口 ０．９ｍ处径
向热流随角度的分布。可以看出，在羽流束流区

域内，实验测量值全面高于平均滞止热流仿真值

和平均热流仿真值。平均滞止热流相对误差绝对

值在 １８．４％以内，平均热流相对误差绝对值在
２６．５％以内，误差在可接受范围。但同时能够看
出，在０．９ｍ处径向小角度内误差普遍较高，说明
仿真中采用的束流模型在 ０．５ｍ后下降速度较
快，与实际分布相差较大。

图８（ａ）给出了热流计处于距离推力器出口
０．９ｍ处流场中的一价 Ｘｅ离子分布情况。可以看
出，对于一价 Ｘｅ离子来说，热流计的影响范围仅
在热流计后约 ０．１ｍ的范围内，热流计前方流场
基本不受影响，且对流场整体影响较小。

图 ８（ｂ）给出了有热流计情况下流场中的 Ｘｅ

１３０２
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图 ８　距离推力器出口 ０．９ｍ处放置热流计时的

一价 Ｘｅ离子和 Ｘｅ原子分布

Ｆｉｇ．８　ＮｕｍｂｅｒｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＸｅａｔｏｍａｎｄ

ｍｏｎｏｖａｌｅｎｔｘｅｎｏｎｉｏｎｗｈｅｎｈｅａｔｆｌｏｗｍｅｔｅｒ

ｉｓｌｏｃａｔｅｄａｔ０．９ｍａｗａｙｆｒｏｍｔｈｒｕｓｔｅｒｅｘｉｔ

原子分布情况。可以看出，模拟热流计对 Ｘｅ原
子的影响同时存在于热流计的前方及后方部分区

域。在热流计前方，滞止于热流计表面的 Ｘｅ离
子被中和成为 Ｘｅ原子，使小范围内的粒子数密
度升高，数密度级别与推力器出口相近。在热流

计后方同时出现数密度较低的区域，但由于 Ｘｅ
原子运动速度较低，且粒子数密度相比 Ｘｅ离子
较高，易于实现空间积聚，因此并未出现粒子数密

度为０的区域。
图９给出了距离推力器出口 ０．９ｍ处放置热

流计后轴线上的一价 Ｘｅ离子数密度、Ｘｅ原子数
密度分布与无热流计时数密度的对比。可以看

出，对于一价 Ｘｅ离子来说，影响较大的区域在热
流计测量平面后的 ０．１ｍ范围内，在热流计后方
距离较近区域接近为 ０，然后逐渐恢复至正常量
级，但在计算域内仍低于无热流计的情况。这是

由于一价 Ｘｅ离子的速度较高，约为３．８×１０４ｍ／ｓ，
在无干扰的情况下基本沿直线运动，很难受到影

图 ９　距离推力器出口 ０．９ｍ处放置热流计时的一价

Ｘｅ离子、Ｘｅ原子及无热流计时数密度对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｘｅｎｏｎａｔｏｍａｎｄｍｏｎｏｖａｌｅｎｔｘｅｎｏｎ

ｉｏｎｎｕｍｂｅｒｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎａｘｉｓｗｉｔｈｏｒｗｉｔｈｏｕｔ

ｈｅａｔｆｏｌｗｍｅｔｅｒｌｏｃａｔｅｄａｔ０．９ｍａｗａｙｆｒｏｍｔｈｒｕｓｔｅｒｅｘｉｔ

响，当高速运动的 Ｘｅ离子撞击热流计表面滞止
后，被中和成为 Ｘｅ原子，同时能量传递给热流
计，因此造成了热流计后方小范围内粒子数为 ０。
而对于 Ｘｅ原子，由于一部分 Ｘｅ离子被中和后返
回 Ｘｅ原子流场中，造成了热流计前方０．１ｍ范围
内 Ｘｅ原子数密度升高约２个量级，但由于在稀薄
气体中粒子间的碰撞概率较低，小范围内 Ｘｅ原
子数密度的升高对流场影响不大。

５　结　论

本文针对 ＬＩＰＳ２００型离子推力器羽流热效
应进行了三维数值模拟，采用准中性假设和 Ｂｏｌｔ
ｚｍａｎｎ关系式描述电子分布，采用 Ｍａｘｗｅｌｌ模型对
粒子与表面能量交换过程，得到如下结论：

１）采用混合 ＰＩＣＤＳＭＣ方法可以对电推进羽
流热效应进行有效的数值模拟分析，推力器出口轴

线上滞止热流仿真与实验对比，误差小于１７．０％。
２）在进行径向热效应仿真时，由于粒子具有

一定的出射速度，热适应系数不是恒定不变的，而

是应随着角度的升高而减小。

３）在进行三维粒子模拟时，模拟热流计的介
入对流场整体影响较小。对 Ｘｅ离子的影响主要
集中在热流计后方 ０．１ｍ范围内，并出现了小范
围内数密度为 ０的区域。热流计后方 Ｘｅ离子数
密度低于无热流计时的流场。

４）模拟热流计对于 Ｘｅ原子的影响同时存在
于热流计前方和后方，在热流计前方中性粒子数

密度升高约２个量级，与推力器出口附近的数密
度相近。热流计后方 Ｘｅ原子数密度低于无热流
计时的流场。

综上所述，本文在验证羽流流场的基础上，对
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　第 １０期 张建华，等：离子推力器羽流热效应仿真分析

比了推力器出口１．０ｍ范围内的羽流热效应实验测
量结果，验证了仿真模型精确性，可为进一步分析卫

星及敏感仪器受热流的影响提供可信的输入条件。
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流动应力计算对铝合金板材充液热成形性能影响

蔡高参１，２，，武传宇１，郎利辉３，高泽普２

（１．浙江理工大学 机械与自动控制学院，杭州 ３１００１８；　２．宁波星箭航天机械有限公司，宁波 ３１５１５３；

３．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为研究流动应力计算对铝合金板材充液热成形性能的影响，进行了板材热
态胀形试验，得到了不同直径的胀形高度压力曲线。结合三坐标测量仪测得的胀形零件轮廓
数据，拟合出了最小二乘圆（ＬＳＣＦ）半径，发现在高径比（ｈ／ａ）范围（０．１８＜ｈ／ａ≤０．６８）内，对
应的曲率半径与圆形半径之间的圆形度误差为 ５％。为获取更为精确的应力应变曲线，通过
对现有曲率半径和厚度理论模型进行比较，结合流动应力计算，发现 Ｈｉｌｌ及 Ｐａｎｋｎｉｎ曲率半径
模型的平均值及 ＫｒｕｇｌｏｖＨｉｌｌ厚度模型最符合试验数据。利用组合模型计算胀形试验所得到
的胀形高度压力曲线，得到了不同温度、不同压力率下的应力应变曲线。结果表明，２１０℃时
方向异性（轧制方向及垂直方向）对铝合金 ７０７５Ｏ胀形件曲率半径的影响很小；同时，压力率
可影响其应力应变曲线。

关　键　词：板材充液热成形；流动应力；成形性能；应力应变曲线；压力率
中图分类号：ＴＧ３８９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０３５０８

　　确定材料性能是研究金属材料变形行为的重
要课题之一

［１］
。目前，被广泛用于确定材料流动

应力的测试方法有单向拉伸、压缩、扭转、硬度压

痕、液压胀形等。因不同的应力状态、工艺条件及

相关理论局限性
［２］
，每种测试方法都有其局限性

和适用性
［３］
。迄今为止，对于板材充液热成形材

料性能测试而言，采用最广泛的仍然是热环境下

的单向拉伸试验，以获取板材应力应变曲线［４５］
。

鉴于板材充液热成形存在流体压力诱导的厚向应

力的特殊性
［６８］
，研究者提出多种适于体现板材

充液热成形应力状态特点的材料性能测试方法，

如热环境下 Ｈｏｆｆｍａｎｎｅｒ试验［９］
，指在高温及液体

高压作用下的密闭容器内进行单向拉伸试验，其

应力状态变为 σ１＞０，σ２＝σ３＜０。除此之外，欧
美国家已开展了热环境下铝合金板材胀形试验获

取应力应变曲线的相关研究，如达姆斯达特工业

大学 Ｇｒｏｃｈｅ等［１０］
、俄亥俄州立大学 Ａｌｔａｎ等［１１］

、

密西根大学 Ｋｏｃ和 Ｍａｈａｂｕｎｐｈａｃｈａｉ［１２］。由于对
试验设备要求较高，Ｈｏｆｆｍａｎｎｅｒ试验与板材热态
胀形试验至今仍未能得到有效应用。

充液成形工艺中，薄壁件大多处于双向拉伸

应力状态
［１３］
，与单向拉伸相比，板材胀形试验更

加符合充液成形工艺特点。由于非均匀变形存

在，单向拉伸很难识别材料本身硬化或软化性能，

并影响本构模型的外插能力。相比之下，板材胀

形试验几乎不受颈缩的影响，且能获得较单向拉

伸大得多的均匀变形应变。基于此，笔者认为采

用热态胀形试验获取材料应力应变曲线对研究
板材充液热成形工艺具有十分重要的意义

［１４］
。

为了在试验中获取更为准确的应力应变曲线，很
有必要对试验中的胀形顶点进行应力状态分析，

选取适当的顶点厚度解析模型，进而进行胀形流

lenovo
全文下载
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动应力计算
［１１，１５１６］

。

１　流动应力计算理论分析

１．１　胀形件球形度评估
胀形过程中的流动应力计算需要采用合理的

理论假设。双向等拉获得的胀形零件不是绝对的

球形，在理论计算中，为简化运算，大多数研究者

采用了胀形零件是球形的理论假设。因此，在采

用球形假设之前，应该对胀形件球形度进行评估，

转换到平面情况下
［１７］
，即为圆度评估问题。

Ｇｕｔｓｃｈｅｒ等［１８］
通过研究黏性介质压力（Ｖｉｓ

ｃｏｕｓＰｒｅｓｓｕｒｅＢｕｌｇｉｎｇ，ＶＰＢ）胀形过程，指出材料
强度系数 Ｋ值、材料强度指数 ｎ值、厚向异性指
数 ξ值对胀形几何参数（如厚度分布及顶点曲率
半径）影响很小，说明胀形几何形状不因材料的

不同而发生很大改变，换言之，材料胀形轮廓形状

是稳定的。选用铝合金７０７５Ｏ材料数据，以直径
８０ｍｍ的胀形零件为例，采用有限元软件 ＭＳＣ．
Ｍａｒｃ模拟胀形过程，提取轮廓边界上的节点，导
出轮廓节点的二维坐标值（见图 １），将各坐标值
进行 ５次多项式拟合和圆形最小二乘法拟合，
则有

ｙ＝Ａ０＋Ａ１ｘ＋Ａ２ｘ
２＋Ａ３ｘ

３＋Ａ４ｘ
４＋Ａ５ｘ

５
（１）

ｙ＝ Ｒ２ＬＳＣＦ－ｘ槡
２

（２）
式中：Ａ０、Ａ１、Ａ２、Ａ３、Ａ４、Ａ５为拟合参数；ｘ为距离
顶点中心点的水平向坐标；ＲＬＳＣＦ为最小二乘法拟
合的圆半径。抛物线拟合得到的曲线精度高，与

胀形轮廓符合程度好，可反映胀形件的真实轮廓。

对最 小 二 乘 圆 拟 合 （ＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅＣｉｒｃｌｅＦｉｔ，
ＬＳＣＦ），Ｐｒａｔｔ［１９］方法精度高且对于非线性圆弧数
据的拟合适应性强。本文应用 Ｐｒａｔｔ［１９］方法进行
最小二乘圆弧拟合，进而比较不同高径比（ｈ／ａ）
下前者曲率半径与后者圆形半径。

不同高径比（ｈ／ａ）下胀形轮廓形状如图 ２所
示。高径比从小至大范围内，采用最小二乘法拟

合的５次多项式所得的曲线全部通过胀形轮廓
点，重合程度高，残差方量级为１０－１３～１０－３。采用

图 １　有限元胀形模型及轮廓点示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｂｕｌｇｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄ

ｐｏｉｎｔｏｆｂｕｌｇｉｎｇｐｒｏｆｉｌｅ

最小二乘圆拟合的圆心及半径，计算得到的圆形

曲线不能与胀形件轮廓点完全重合，过小的高径

比（ｈ／ａ＜０．１８）及过大的高径比（ｈ／ａ＞０．６８）情
况下，两者误差均较大。图 ２中，ｈ／ａ＝０．０６１及
ｈ／ａ＝０．６９６时，两者出现明显偏差，在 ０．０６１＜
ｈ／ａ＜０．６９６范围内，符合程度较好。采用式（３）
计算式（１）沿 ｘ轴（见图１）的任意点曲率半径：

Ｒａｐｅｘ（ρ）＝
１
ｋ
＝ （１＋ｙ′２（ｘ））

３
２

ｙ″（ｘ）
（３）

式中：Ｒａｐｅｘ（ρ）为曲率半径；ｋ为曲率；ｙ′和 ｙ″分别
为式（１）的１阶和２阶导数。

ｈ／ａ＝０．２７、０．６、０．６４的曲率半径曲线如图 ３
所示。从图３中可知，在 ｈ／ａ＝０．２７时，顶点曲率
半径最大，越往边缘其值越小，与拟合得到的最小

二乘圆半径有一个交点且远离顶点。在 ｈ／ａ＝
０．６时，靠近顶点的曲率半径趋于平缓且很接近最
小二乘圆半径，边缘处曲率半径急剧增大，整个胀

形轮廓曲率半径与最小二乘圆半径重合点有２处。

图 ２　有限元胀形件轮廓点及 ５次多项式拟合、

最小二乘圆拟合的轮廓形状比较

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｆｉｌｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｂｕｌｇｉｎｇ

ｄａｔａｐｏｉｎｔｓ，ｆｉｖｅｏｒｄｅｒｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇａｎｄＬＳＣＦｆｉｔｔｉｎｇ

图 ３　胀形轮廓沿 ｘ轴任意点曲率半径

Ｆｉｇ．３　Ａｒｂｉｔｒａｒｙｐｏｉｎｔｓｒａｄｉｕｓｏｆｃｕｒｖａｔｕｒｅｏｆ

ｂｕｌｇｉｎｇｐｒｏｆｉｌｅａｌｏｎｇｘａｘｉｓ

６３０２
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　第 １０期 蔡高参，等：流动应力计算对铝合金板材充液热成形性能影响

通过对其他 ｈ／ａ进行比较，存在类似规律：ｈ／ａ较
小时（ｈ／ａ＜０．１８），顶点曲率半径大于最小二乘
圆半径，边缘曲率半径小于最小二乘圆半径；随着

ｈ／ａ增大，顶点曲率半径减小且越来越接近最小
二乘圆半径，边缘曲率半径偏离最小二乘圆半径

严重；ｈ／ａ过大时（ｈ／ａ＞０．６８），顶点曲率半径小
于最小二乘圆半径，边缘曲率半径偏离最小二乘

圆半径更加严重。总体而言，在 ｈ／ａ中间范围内
（０．１８＜ｈ／ａ≤０．６８），胀形轮廓与球形有２处重合；
而在 ｈ／ａ两端范围内（即 ｈ／ａ＜０．１８、ｈ／ａ＞０．６８），
只有１处重合，表明不存在胀形轮廓任意曲率半径
与球形处处重合的情况，即胀形轮廓远非球形。

应用式（３）计算式（１）中沿 ｘ轴的任意点曲
率半径，图４表示胀形轮廓曲率半径与最小二乘
圆半径第１个重合点分布情况，图 ５表示胀形顶
点曲率半径与最小二乘圆半径沿高径比分布情

况。可知，顶点曲率半径在特定范围内非常接近

最小二乘圆半径。故在此特定范围内，可近似地

用计算出的最小二乘圆半径代替胀形轮廓曲率

图 ４　胀形轮廓曲率半径与最小二乘圆半径

第 １个重合点分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｃｏｉｎｃｉｄｅｎｃｅｐｏｉｎｔｂｅｔｗｅｅｎ

ｒａｄｉｕｓｏｆｃｕｒｖａｔｕｒｅｏｆｂｕｌｇｉｎｇｐｒｏｆｉｌｅａｎｄＬＳＣＦｒａｄｉｕｓ

图５　胀形顶点曲率半径与最小二乘圆半径沿高径比分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒａｄｉｕｓｏｆｃｕｒｖａｔｕｒｅｏｆｂｕｌｇｉｎｇ

ｖｅｒｔｅｘａｎｄＬＳＣＦｒａｄｉｕｓａｌｏｎｇｒａｔｉｏｏｆｈｅｉｇｈｔｔｏｒａｄｉｕｓ

半径。将顶点曲率半径与最小二乘圆半径进行比

较，两者之间的圆形度误差为

ＥＲ ＝
Ｒａｐｅｘ－ＲＬＳＣＦ
Ｒａｐｅｘ

×１００％ （４）

式中：ＥＲ为圆形度误差。
圆形度误差计算结果如图 ６所示。ｈ／ａ较小

时（ｈ／ａ＜０．１８），两者误差比较大。随着 ｈ／ａ增
大，两者误差逐渐减小，在 ｈ／ａ＝０．６时达到最小
值０．３７５％；而当 ｈ／ａ＞０．６时，误差又急剧增大。
从而可知，胀形顶点圆形度误差（不超过）５％时
对应的高径比分布范围为 ０．１８＜ｈ／ａ≤０．６８，误
差（不超过）３％时对应的高径比分布范围为
０．２６≤ｈ／ａ≤０．６６。即在高径比分布范围 ０．１８＜
ｈ／ａ≤０．６８内，顶点曲率半径非常接近最小二乘圆
半径，在此范围外，两者之间的圆形度误差较大。

图 ６　胀形顶点曲率半径与最小二乘圆半径圆形

度误差沿高径比分布

Ｆｉｇ．６　Ｒｏｕｎｄｎｅｓｓｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒａｄｉｕｓｏｆｃｕｒｖａｔｕｒｅｏｆ

ｂｕｌｇｉｎｇｖｅｒｔｅｘａｎｄＬＳＣＦｒａｄｉｕｓａｌｏｎｇｒａｔｉｏｏｆｈｅｉｇｈｔｔｏｒａｄｉｕｓ

１．２　胀形应力应变状态分析

胀形顶点为双向等拉应力应变状态
［２０］
，对胀

形顶点微元受力分析可知：

σｒ ＝σθ ＝
ｐＲａｐｅｘ
２ｔｄ

（５）

式中：ｐ为胀形压力，ＭＰａ；ｔｄ为胀形顶点厚度。
可知，胀形顶点的应力状态为

σｒ ＝σθ ＞０ （６）

σｔ ＝－
ｐ
２
＜０ （７）

将式（６）、式（７）代入 Ｍｉｓｅｓ等效应力公式，则有

珚σ＝槡２３
（σｒ－σθ）

２＋（σθ－σｔ）
２＋（σｔ－σｒ）槡

２ ＝

　　 ｐ
２
Ｒａｐｅｘ
ｔｄ( )＋１ （８）

胀形顶点应变状态为

εｒ ＝εθ ＞０ （９）
εｔ ＝－２εｒ ＜０ （１０）

７３０２
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将式（９）、式（１０）代入 Ｍｉｓｅｓ等效应变公式，
则有

珔ε＝槡２３
（εｒ－εθ）

２＋（εθ－εｔ）
２＋（εｔ－εｒ）槡

２ ＝

　　 －εｔ＝ｌｎ
ｔ０
ｔ( )
ｄ

（１１）

从式（８）、式（１１）中可知，通过试验获取胀形
压力 ｐ、曲率半径 Ｒａｐｅｘ及顶点厚度 ｔｄ，便可计算出
等效应力及等效应变。

２　胀形试验

２．１　试验材料
胀形试验所用材料为美铝公司（Ａｌｃｏａ）生产

的７０７５Ｏ铝合金，厚度为 １ｍｍ。该材料为 Ａｌ
ＺｎＭｇＣｕ系高强铝合金，主要用于某机型机身及
机翼整体壁板制造，具有韧性较高、耐应力耐腐蚀

较好等特点，其化学成分如表１所示［１６，２１］
。

表 １　７０７５Ｏ铝合金化学成分［１６，２１］

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｈｅｍｉｃａｌｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ７０７５Ｏａｌｕｍｉｎｉｕｍａｌｌｏｙ［１６，２１］

成　分 Ｚｎ Ｍｇ Ｃｕ Ｍｎ Ｃｒ Ｆｅ Ｓｉ Ｔｉ 其他 Ａｌ

含量／％ ５．１ ２．１ １．２ ０．３ ０．１８ ０．５ ０．４ ０．２ ０．２ 余量

２．２　试验条件

胀形试验在专用的胀形试验机上进行
［１６］
。

根据需要，试验过程中通过压力率 ｐ（单位时间内
压力 的 增 量，ＭＰａ／ｓ）控 制 实 现 整 个 胀 形 过
程

［１６，２１］
。选用（不超过）５％的胀形顶点圆形度误

差，直径为 ８０ｍｍ的胀形零件，胀形高度范围为
７．２～２７．２ｍｍ。在压力率 ｐ为０．００５ＭＰａ／ｓ、温度
为２１０℃时，进行指定胀形高度为 １０、１２、１６、２０、
２２ｍｍ的胀形试验。采用三坐标测量仪 Ｃｅｎｔｕ
ｒｙ９７７（测量精度为 ０．０３μｍ，探针球头直径为
１ｍｍ）对不同指定胀形高度胀形件轮廓线轧制方
向（０°）及垂直方向（９０°）进行测量，每个方向各
测２１个点，从中间顶点向外，每个方向顶点两侧
各测１０个点，测量示意图如图７所示。
２．３　试验结果

根据２．２节所述试验条件，不同胀形高度胀
形件如图８所示。将所测数据点代入式（２）进行
最小二乘圆拟合，并将结果与有限元（采用有限

元软件 ＭＳＣ．Ｍａｒｃ模拟胀形过程，结合 Ｐｒａｔｔ［１９］方
法）最小二乘圆半径对比，所得结果如表 ２及图 ９
所示。再将得到的最小二乘圆半径作为式（８）、
式（１１）中 Ｒａｐｅｘ的试验数据，便可计算得到等效应
力和等效应变。

　　对比结果可知，除了胀形高度为１０ｍｍ时，基
于试验测量数据拟合的最小二乘圆半径与基于有

限元数据拟合的最小二乘圆半径有较明显误差外

（该误差可接受，因为此时的高径比 ｈ／ａ＝０．２５，
胀形顶点圆形度误差为 ３．８７％，小于 ５％；且 ｈ／ａ
在０．１８＜ｈ／ａ≤０．６８范围内），胀形高度为 １２、
１６、２０、２２ｍｍ时，两者结果符合程度很好。证明
在一定范围内，顶点曲率半径非常接近最小二乘

圆半径，可近似地用计算出的圆形曲率半径代

图 ７　三坐标测量仪测量示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｒｅｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ

图 ８　不同胀形高度胀形件

Ｆｉｇ．８　Ｂｕｌｇｉｎｇｐａｒｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｕｌｇｉｎｇｈｅｉｇｈｔｓ

表 ２　不同胀形高度时试验测量数据和有限元拟合数据胀形件轮廓最小二乘圆半径对比

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＬＳＣＦｒａｄｉｕｓｏｆｂｕｌｇｉｎｇｐａｒｔｓｐｒｏｆｉｌｅｂａｓｅｄｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅａｓｕｒｍｅｎｔｄａｔａａｎｄｆｉｎｉｔｅ

ｅｌｅｍｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇｄａｔａｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｕｌｇｉｎｇｈｅｉｇｈｔｓ ｍｍ

胀形高度
轧制方向 垂直方向

圆心（ｙ，ｚ） 最小二乘圆半径 圆心（ｘ，ｚ） 最小二乘圆半径

有限元拟合

最小二乘圆半径

１０ （－９４．７３，－１５９．３２） １０７．１６ （１０８．７７，－１６０．１２） １０７．９５ １０３．７７
１２ （－９１．７２，－１３３．３０） ８４．１８ （１１３．１９，－１３３．２５） ８４．１３ ８３．７５
１６ （－９７．３３，－１１４．８９） ６８．７９ （１１７．７４，－１１４．７７） ６８．６６ ６７．７９
２０ （－９１．９９，－９４．１０） ５３．７０ （１１７．５１，－９４．３０） ５３．９０ ５５．１５
２２ （－９２．８５，－９１．９４） ５２．３５ （１２０．５０，－９１．９２） ５２．３２ ５２．１４

８３０２
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　第 １０期 蔡高参，等：流动应力计算对铝合金板材充液热成形性能影响

图 ９　试验测量数据和有限元拟合数据胀形件

轮廓最小二乘圆半径比较

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＬＳＣＦｒａｄｉｕｓｏｆｂｕｌｇｉｎｇｐａｒｔｓｐｒｏｆｉｌｅ

ｂａｓｅｄｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅａｓｕｒｍｅｎｔｄａｔａａｎｄ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇｄａｔａ

替胀形轮廓顶点曲率半径。同时可知，温度为

２１０℃时，方向异性（轧制方向、垂直方向）对
７０７５Ｏ铝合金胀形件曲率半径影响很小。

３　流动应力计算

３．１　胀形流动应力典型计算模型比较
采用超声波测厚仪测量胀形件顶点厚度，结

合不同胀形高度胀形件的实测厚度，可计算出真

实应力及真实应变。计算顶点曲率半径Ｒａｐｅｘ的典
型解析表达式（Ｈｉｌｌ、Ｐａｎｋｎｉｎ等）及计算顶点厚度
ｔｄ的典型解析模型（Ｈｉｌｌ、Ｋｒｕｇｌｏｖ等）如表３所示。

对于胀形顶点曲率半径 Ｒａｐｅｘ及顶点厚度 ｔｄ，
可通过胀形直径 Ｄｃ（Ｄｃ＝２ｒｃ）、胀形高度 ｈｄ两个
参数表示。

各模型比较结果如图 １０所示，Ｈｉｌｌ顶点曲
率半径模型预测值小于试验值，Ｐａｎｋｎｉｎ顶点曲率

表 ３　不同顶点曲率半径及顶点厚度解析模型

Ｔａｂｌｅ３　Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｒｔｅｘｒａｄｉｕｓｏｆ

ｃｕｒｖａｔｕｒｅａｎｄｖｅｒｔｅｘｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

顶点曲率半径 顶点厚度

模型 表达式 模型 表达式

Ｈｉｌｌ Ｒａｐｅｘ＝
ｒ２ｃ＋ｈ

２
ｄ

２ｈｄ
Ｊｏｖａｎｅ ｔ（ｔｄ）＝

ｔ０ｒ
２
ｃ

ｒ２ｃ＋ｈ
２
ｄ

Ｐａｎｋｎｉｎ

Ｒａｐｅｘ＝

（ｒｃ＋ｒｆ）
２＋ｈ２ｄ－２ｒｆｈｄ
２ｈｄ

Ｈｉｌｌ ｔ（ｔｄ）＝ｔ０
ｒ２ｃ

ｒ２ｃ＋ｈ
２( )
ｄ

２

Ｋｒｕｇｌｏｖ

ｔ（ｔｄ）＝

ｔ０
ｒｃ／Ｒａｐｅｘ

ｓｉｎ－１（ｒｃ／Ｒａｐｅｘ[ ]）
２

　　 注：ｒｃ—胀形半径；ｈｄ—胀形高度；ｒｆ—胀形圆角半径；

ｔ（ｔｄ）—顶点厚度；ｔ０—板材初始厚度。

半径模型预测值大于试验值，而 ２种模型预测值
的平均值与试验值最接近。

图１１为顶点厚度计算模型与试验数据对比
结果。可知，理论模型及试验值均显示随胀形高

度增大顶点厚度减薄迅速。Ｊｏｖａｎｅ模型与 Ｈｉｌｌ模
型依赖于胀形高度，而 Ｋｒｕｇｌｏｖ模型中含有顶点
曲率半径信息，可采用表 ３中 Ｈｉｌｌ曲率半径模型
或 Ｐａｎｋｎｉｎ曲率半径模型，还可采用此 ２种模型
的平均值，则 Ｋｒｕｇｌｏｖ厚度模型可标注为 Ｋｒｕｇｌｏｖ
Ｈｉｌｌ、ＫｒｕｇｌｏｖＰａｎｋｎｉｎ或 Ｋｒｕｇｌｏｖａｖｅ以示区别。
可以看到，Ｈｉｌｌ厚度模型预测的顶点厚度偏小严
重，Ｊｏｖａｎｅ、ＫｒｕｇｌｏｖＰａｎｋｎｉｎ、Ｋｒｕｇｌｏｖａｖｅ厚度模型
预测值较试验值偏大，ＫｒｕｇｌｏｖＨｉｌｌ厚度模型预测
值最接近试验值。

图 １０　顶点曲率半径计算模型与试验数据对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｖｅｒｔｅｘｒａｄｉｕｓ

ｏｆｃｕｒｖａｔｕｒｅａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

图 １１　顶点厚度计算模型与试验数据对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｖｅｒｔｅｘ

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

３．２　胀形试验流动应力计算过程
将基于试验数据得到的顶点曲率半径Ｒａｐｅｘ、胀

形高度 ｈｄ、胀形压力 ｐ、顶点厚度 ｔｄ代入式（８）、
式（１１），可得到基于试验数据的应力及应变数据
点。对压力率０．００５ＭＰａ／ｓ及 ２１０℃下胀形高度
压力曲线进行多项式拟合，结合表 ３中的不同曲
率半径、顶点厚度解析模型，可得到不同的应力

９３０２
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应变曲线。可以看到，方式 １（Ｈｉｌｌ顶点曲率半径
模型Ｈｉｌｌ顶点厚度模型）及方式 ２（Ｈｉｌｌ顶点曲率
半径模型ＫｒｕｇｌｏｖＨｉｌｌ顶点厚度模型）２种组合模
型获得的应力曲线低于基于试验数据得到的应力

曲线，方式３（Ｐａｎｋｎｉｎ顶点曲率半径模型Ｋｒｕｇｌｏｖ
Ｈｉｌｌ顶点厚度模型）组合模型获得的应力曲线则
高于试验值。在图 １０中获得最佳顶点曲率半
径的模型组合方式为 Ｈｉｌｌ及 Ｐａｎｋｎｉｎ顶点曲率
半径模型的平均值，在图 １１中获得最佳顶点厚
度模型的组合方式为 ＫｒｕｇｌｏｖＨｉｌｌ，两者组合起
来（方式 ４）能够预测得到最佳应力值，如图 １２
所示。

根据需要，选取１００、８０、６０ｍｍ３种胀形直径
（Ｄｃ＝２ｒｃ），在压力率为 ０．００５ＭＰａ／ｓ时进行胀形
试验。在常温下采用不同胀形直径获得的胀形高

度压力曲线如图 １３所示。单向拉伸获得的
７０７５Ｏ铝合金强度极限为 ２７０～２８０ＭＰａ，而常温
下采用胀形直径８０ｍｍ模具进行胀形所得的该材
料强度极限在２６８ＭＰａ（见图１４，其中拟合函数为
ｙ＝Ａ＋Ｂ珔εＣ，Ａ、Ｂ、Ｃ为拟合参数，珔ε为等效应变），
可见两者符合较好，说明采用胀形直径为 ８０ｍｍ
的模具进行胀形试验具有合理性。

因这些经典模型均基于板材胀形轮廓为球形

的理论假设，故图 １２得到的应力应变曲线并不
是在全范围内有效。如前所述，圆形度误差控制

在５％范围内，对应的胀形高度范围为 ７．２～
２７．２ｍｍ，相应的有限元模拟得到的顶点厚度范
围为０．９８～０．５６ｍｍ，由式（８）、式（１１）可知，其
对应应变范围为 ０．０２３３～０．５９８（见图 １２）。将
试验中的胀形高度压力曲线进行 ５次多项式拟
合，结果如表４所示。

采用Ｈｉｌｌ顶点曲率半径模型及Ｐａｎｋｎｉｎ顶点

图 １２　不同模型确定的应力应变曲线对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ

ｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

曲率半径模型的平均值 ＋ＫｒｕｇｌｏｖＨｉｌｌ顶点厚度
模型的组合方式，结合表 ４中胀形高度压力曲线
拟合结果，在应变范围０．０２３３～０．５９８内，计算得
到应力应变曲线如图 １５所示。可知，采用胀形
试验获得的应力应变曲线，即使在高温下也无明
显的下降阶段，即在失稳前能够获得较大的均匀

变形。压力率为 ０．０５ＭＰａ／ｓ时，板材胀形速度
大，获得的胀形高度低，进而得到的等效应变较

小；相反，压力率为 ０．００５ＭＰａ／ｓ时，即小变形速
度下能够获得较大的等效应变。从而可知，压力

率可影响其应力应变曲线。

图 １３　常温下不同胀形直径的胀形高度压力曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｂｕｌｇｉｎｇｈｅｉｇｈｔｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓｏｂｔａｉｎｅｄｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｕｇｌｉｎｇｄｉａｍｅｔｅｒｓａｔｒｏｏｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图 １４　常温下不同胀形直径获得的应力应变曲线

（ｐ＝０．００５ＭＰａ／ｓ）

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｏｂｔａｉｎｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｕｌｇｉｎｇ

ｄｉａｍｅｔｅｒｓａｔｒｏｏｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（ｐ＝０．００５ＭＰａ／ｓ）

０４０２
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表 ４　胀形高度压力曲线 ５次多项式拟合

Ｔａｂｌｅ４　Ｆｉｖｅｏｒｄｅｒｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇｏｆｂｕｌｇｉｎｇｈｅｉｇｈｔｐｒｅｓｓｕｒｅｃｕｒｖｅｓ

温　度
压力率／

（ＭＰａ·ｓ－１）
５次多项式拟合

Ａ０ Ａ１ Ａ２ Ａ３ Ａ４ Ａ５

常温
０．０５ ０．００３ －０．０１１ ０．０６８ －０．００５ １．９４×１０－４ －３．１９×１０－６

０．００５ －０．０２２ －０．０１４ ０．０６１ －０．００４ ８．７３×１０－５ －７．８８×１０－７

１６０℃
０．０５ －０．０４４ ０．０９２ ０．０２９ －０．００３ １．０８×１０－４ －２．０５×１０－６

０．００５ ０．０１３ －０．０２７ ０．０３４ －０．００２ ４．９２×１０－５ －５．２９×１０－７

２１０℃
０．０５ ０．００１ ０．０８０ ０．０１８ －０．００１ ６．２３×１０－５ －１．０９×１０－６

０．００５ －０．０３８ ０．１１６ ０．００２ ６．２３×１０－５ －９．２１×１０－６ １．５２×１０－７

２８０℃
０．０５ －０．０１５ ０．０６５ ０．０１１ －９．９９×１０－４ ４．６９×１０－５ －８．７６×１０－７

０．００５ －０．０１３ ０．０４６ ０．００６ －４．２２×１０－４ １．５５×１０－５ －２．２５×１０－７

图 １５　不同温度及压力率下应力应变曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

ａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｅｓ

４　结　论
１）本文在２种压力率（０．０５、０．００５ＭＰａ／ｓ）条

件下进行了不同胀形高度及胀形直径的胀形试验，

得到了不同胀形高度胀形件及胀形高度压力曲线。
２）在高径比０．１８＜ｈ／ａ≤０．６８范围内，胀形

顶点曲率半径与最小二乘圆半径之间的圆形度误

差为（不超过）５％，顶点曲率半径非常接近最小
二乘圆半径，此时最小二乘圆半径可近似代替胀

形顶点曲率半径。

３）基于三坐标测量仪测得的胀形件外形轮
廓数据，拟合出了最小二乘圆半径；采用厚度仪测

得的顶点厚度，结合胀形高度压力曲线，计算得

到了基于试验数据的５个应力应变数据点。
４）对已有曲率半径及厚度理论模型进行比

较，发现 Ｈｉｌｌ和 Ｐａｎｋｎｉｎ顶点曲率半径模型的平均
值及 ＫｒｕｇｌｏｖＨｉｌｌ顶点厚度模型最符合试验数据。

５）在２１０℃时，方向异性（轧制方向、垂直方
向）对铝合金 ７０７５Ｏ胀形件曲率半径的影响很
小；同时，压力率可影响其应力应变曲线。
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ｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌＳｅｒｉｅｓＡ：ＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＭａｔｅｒｉａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

１９９５，３８（１）：１２３１３２．

［１８］ＧＵＴＳＣＨＥＲＧ，ＷＵＨＣ，ＮＧＡＩＬＥＧ．Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗ

ｓｔｒｅｓｓｆｏｒｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｆｏｒｍｉｎｇｕｓｉｎｇｔｈｅｖｉｓｃｏｕｓｐｒｅｓｓｕｒｅｂｕｌｇｅ

（ＶＰＢ）ｔｅｓｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００４，１４６（１）：１７．

［１９］ＰＲＡＴＴＶ．Ｄｉｒｅｃｔｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｆｉｔｔｉｎｇｏｆａｌｇｅｂｒａｉｃｓｕｒｆａｃｅｓ［Ｊ］．

ＣｏｍｐｕｔｅｒＧｒａｐｈｉｃｓ，１９８７，２１（４）：１４５１５２．

［２０］ＰＥＩＲＳＪ，ＶＥＲＬＥＹＳＥＮＰ，ＶＡＮＰＡＥＰＥＧＥＭＷ，ｅｔａｌ．Ｄｅｔｅｒｍｉ

ｎｉｎｇｔｈｅｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｂｅｈａｖｉｏｕｒａｔｌａｒｇｅｓｔｒａｉｎｓｆｒｏｍｈｉｇｈｓｔｒａｉｎ

ｒａｔｅｔｅｎｓｉｌｅａｎｄｓｈｅａｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＩｍｐａｃｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，３８（５）：４０６４１５．

［２１］ＬＡＮＧＬＨ，ＤＵＰＭ，ＬＩＵＢＳ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ

ｕｎｉｆｉｅｄｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅｅｑｕａｔｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎ

ｆｏｒｗａｒｍｈｙｄｒｏｆｏｒｍｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｌｌｏｙｓａｎｄＣｏｍｐｏｕｎｄｓ，

２０１３，５７４：４１４８．

　作者简介：

　蔡高参　男，博士，高级工程师。主要研究方向：金属板材充液

（热）成形技术。

武传宇　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机械制

造及其自动化。
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ａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）
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ｎａｔｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ，ｔｈｅｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｃｉｒｃｌｅｆｉｔ（ＬＳＣＦ）ｒａｄｉｕｓｗｅｒｅｆｉｔｔｅｄ，ａｎｄｉｔｗａｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｗｈｅｎｔｈｅ
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｗａｒｍｓｈｅｅｔｈｙｄｒｏｆｏｒｍｉｎｇ；ｆｌｏｗｓｔｒｅｓｓ；ｆｏｒｍａｂｉｌｉｔｙ；ｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅ；ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｅ
　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１５１７：２９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０９．１５４３．００１．ｈｔｍｌ
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ＴｅｃｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（１７０２２０７３Ｙ）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｉｇａｏｃａｎ＠１２６．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１７１２１９；录用日期：２０１８０３２３；网络出版时间：２０１８０４２４０９：３８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４２３．１７２７．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１３０４１２０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｋａｔｈｒｙｎｋｅｎｔ＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：刘勇智，鄯成龙，林博闻，等．基于自适应二阶终端滑模的ＳＲＭ直接转矩控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４
（１０）：２０４３２０５１．ＬＩＵＹＺ，ＳＨＡＮＣＬ，ＬＩＮＢＷ，ｅｔａｌ．Ｄｉｒｅｃｔｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍｏｔｏｒｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅ
ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２０４３２０５１
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０７８１

基于自适应二阶终端滑模的 ＳＲＭ直接转矩控制
刘勇智，鄯成龙，林博闻，宋金龙

（空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：传统的直接转矩控制（ＤＴＣ）可以在一定程度上减小开关磁阻电机（ＳＲＭ）的
转矩脉动，但是在换相区的转矩脉动抑制效果较差，并且传统的 ＰＩ控制存在超调量大、鲁棒性
差、抗负载扰动能力有限的缺点。因此，设计了基于负载转矩变化率自适应估计的二阶终端滑

模转速控制器，在有限时间内使得系统状态迅速收敛到平衡点，实现无需已知扰动上界快速输

出给定转矩。此外，对传统的扇区规则进行改进以优化电压矢量的选取，减少由于换相产生的

转矩脉动。仿真和实验结果表明：改进后的 ＤＴＣ系统拥有良好的调速控制性能，抗干扰能力
强，鲁棒性好，能进一步减少转矩脉动。

关　键　词：直接转矩控制 （ＤＴＣ）；开关磁阻电机 （ＳＲＭ）；二阶终端滑模；扇区细分；
自适应估计；鲁棒性

中图分类号：Ｖ２４２．４４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０４３０９

　　开关磁阻电机（ＳｗｉｔｃｈｅｄＲｅｌｕｃｔａｎｃｅＭｏｔｏｒ，
ＳＲＭ）由于具有结构简单、成本较低、较强的容错
能力、适合于高温高速环境等优点，被广泛应用于

航空航天、电动汽车等领域
［１２］
，特别是在多／全

电飞机的起动／发电系统和各类电气传动系统领
域有着广阔的应用前景

［３４］
，但是由于 ＳＲＭ转矩

脉动较大限制了其进一步发展
［５］
。文献［６８］将

异步电机使用的直接转矩控制（ＤｉｒｅｃｔＴｏｒｑｕｅ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＤＴＣ）应用到 ＳＲＭ中，实现了直接对瞬时
转矩的控制，控制效果较好，但是由于其采用传统

的 ＰＩ控制，存在鲁棒性差、超调量大、易受负载扰
动影响等缺点。文献［９］中的速度调节器采用了
模糊 ＰＩ控制，增强了控制的鲁棒性，但由于其计
算量较大，难以满足实时性需求。文献［１０］中的
速度调节器采用滑模变结构控制，满足了实时性

和鲁棒性的要求，但是由于使用线性滑模，系统状

态渐近收敛到预定的轨迹，而且抖振较大。

因此，本文设计了基于负载转矩变化率自适

应估计的二阶终端滑模转速控制器，相比于普通

滑模控制，实现了快速响应，改善了状态渐近收敛

的特性，能够在有限时间内进行收敛，提高了控制

精度，增强了系统鲁棒性，同时无需知道负载扰动

界限，实现了负载扰动的鲁棒性。在增强系统鲁

棒性的同时，考虑到在电机换相时转矩脉动较大

的缺点，将传统的６个扇区进行细分，增加了电压
矢量，在一定程度上减少了换相过程中产生的转

矩脉动。本文从鲁棒性和转矩脉动２个角度提升
ＳＲＭＤＴＣ的性能，仿真和实验结果表明，改进的
ＤＴＣ系统可以实现高精度、快响应的控制效果，
可进一步减少转矩脉动，增强系统鲁棒性。

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180423.1727.001.html
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１　ＳＲＭＤＴＣ系统

ＳＲＭＤＴＣ系统框图如图 １所示［１１］
，主要由

ＳＲＭ、电压矢量开关表模块、区间判断模块、功率
变换器等组成，采用双闭环控制结构，外环是速度

环，通过调节得到系统参考转矩，内环是转矩环，

将转矩误差、磁链误差和区间信号通过 ＤＴＣ原理
转换为控制功率变换器的通断信号，实现对电机

的控制。

根据文献［１２］的公式，有

Ｔ＝ｉψ（θ，ｉ）
θ

－
ｄＷｆ
ｄθ
≈ ｉψ（θ，ｉ）

θ
（１）

式中：Ｔ为瞬时转矩；Ｗｆ为磁场储能；θ为转子位
置角；ψ为定子磁链；ｉ为绕组电流。

由式（１）可知，在保持 ψ幅值恒定的基础上，
通过控制磁链的加速或者减速，来控制转矩的变

化。ＳＲＭ的电压方程为［１２］

Ｕｋ ＝Ｒｋｉｋ＋
ψ（θ，ｉ）
ｔ

（２）

式中：Ｕｋ、Ｒｋ和 ｉｋ分别为 ｋ相绕组的电压、电阻和
电流。

忽略绕组电阻压降，并进行离散化处理，得

ψ（ｋ）＝ψ（ｋ－１）＋Ｖ（ｋ）Ｔｓ （３）
式中：Ｖ（ｋ）为电压矢量。

由式（３）可知，通过选择电压矢量来控制 ψ
幅值增加或者减小，从而实现直接控制转矩。定

子绕组有 ３种通电状态，即正电压（用“１”状态
表示）、负电压（用“－１”状态表示）和零电压（用

“０”状态表示），如图２所示。
当电机处于“１”状态时，Ｋ１、Ｋ２导通，相绕组

承受正向电压。当电机处于“０”状态时，Ｋ１、Ｋ２
只有一个导通，相绕组承受零电压，在回路中电流

缓慢下降。当电机处于“－１”状态时，相绕组承
受负电压，绕组上的电流迅速下降为零。每相绕

组电压矢量可选择 ３种状态，三相绕组总共可以
选择２７种状态，可选取适当电压矢量控制电机磁
链和转矩增量变化。ＳＲＭ直接转矩控制电压矢
量选取原则如表１所示。

空间上各相磁链夹角相差 １２０°，因此将其转
换到 αβ坐标。

ψα ＝ψａ ＋ψｂｃｏｓ
２π
３
＋ψｃｃｏｓ

４π
３

ψβ ＝ψｂｓｉｎ
２π
３
＋ψｃｓｉｎ

４π










３

（４）

因此定子磁链为

ψｓ ＝ ψ２α＋ψ
２

槡 β

ξｓ ＝ａｒｃｔａｎ
ψβ
ψ

{
α

（５）

式中：ψｓ和 ξｓ分别为磁链幅值和相角。
通过 ξｓ对磁链所在的相位进行判断，从而选

定电压矢量所在的扇区。给定转速，通过转速调

节器得到的参考转矩和实际转矩作差，经过滞环

控制得到转矩变换信号，参考磁链与实际磁链作

差，经过滞环控制得到磁链变换信号，与 ξｓ一起
进行逻辑综合，得到功率变换器各开通角的开关

信息，实现对 ＳＲＭ的控制。

图 １　ＳＲＭＤＴＣ系统框图

Ｆｉｇ．１　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＳＲＭＤＴＣｓｙｓｔｅｍ

图 ２　相绕组功率管开关状态设定

Ｆｉｇ．２　Ｓｗｉｔｃｈｓｔａｔｅｓｅｔｔｉｎｇｏｆｐｈａｓｅｗｉｎｄｉｎｇｐｏｗｅｒｔｕｂｅ

表 １　电压矢量选取规则

Ｔａｂｌｅ１　Ｖｏｌｔａｇｅｖｅｃｔｏｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

转矩和磁链变化 电压矢量

Ｔ↑，ψ↑ ＶＮ＋１

Ｔ↑，ψ↓ ＶＮ＋２

Ｔ↓，ψ↑ ＶＮ－１

Ｔ↓，ψ↓ ＶＮ－２

４４０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 刘勇智，等：基于自适应二阶终端滑模的 ＳＲＭ直接转矩控制

２　基于负载转矩变化率自适应估计
的二阶终端滑模转速控制器设计

　　传统的 ＳＲＭＤＴＣ系统采用 ＰＩ控制器对转速
进行精确跟踪，但是由于 ＰＩ控制器存在鲁棒性
差、不适合应用于非线性系统等缺点。在非线性

控制方法中，由于滑模变结构控制对非线性扰动

具有很好的鲁棒性
［１３１４］

，本文设计了二阶终端滑

模转速控制器，提高了控制精度，增加了系统的鲁

棒性，实现了转矩快速响应，使得在有限时间内系

统可以迅速收敛到平衡点。

在设计 ＳＲＭＤＴＣ系统时，要充分考虑到系
统中非线性扰动对控制性能的影响。ＳＲＭ是一
个多变量耦合的高度非线性系统，建模时存在误

差，同时其绕组电阻也会随着温度变化而变化。

由此导致的非线性扰动表现为慢变性，可以通过

对模型参数依赖不高的二阶终端滑模转速控制器

进行消除。

负载转矩的变化对系统控制性能造成很大的

影响，其变化具有非线性和不确定性，在设计控制

器时要充分考虑负载扰动的因素。因此增加负载

转矩变化率自适应估计，在保持系统鲁棒性的基

础上，实现了无需知道负载转矩扰动界限，同时减

小了切换增益，对负载扰动进行抑制。

控制目标是对转速的精确跟踪，使得输出平

滑的给定转矩，同时对负载扰动具有抗干扰能力。

由 ＳＲＭ机械方程可得［１５］

Ｊｄω
ｄｔ
＝Ｔｅ－ＴＬ－Ｆω （６）

经变换后

ω＝１Ｊ
Ｔｅ －

Ｆ
Ｊω
－１
Ｊ
ＴＬ （７）

式中：ω为电机转速；Ｆ为阻尼系数；Ｊ为转动惯
量；Ｔｅ为电机的电磁转矩；ＴＬ为负载转矩。

设给定转速为 ω，该转速具有二阶连续导
数，而且足够平滑，Ｔｅ 为给定转矩。定义转速误
差为

ｅ＝ω －ω （８）

ｅ＝ω －１Ｊ
Ｔｅ ＋

Ｆ
Ｊω
＋１
Ｊ
ＴＬ （９）

设计系统的滑模面为

ｓ＝ｅ （１０）
选取终端滑模函数为

ｚ＝ｓ＋ρｓｑ／ｐ （１１）
式中：ρ＞０；ｐ、ｑ为正奇数，且０＜ｑ／ｐ＜１。

则由终端滑模面 ｚ＝０可知：

ｓ＝－ρｓｑ／ｐ （１２）
求解式（１２）可得
ｐ
ｐ－ｑ

［ｓ（ｔ）（ｐ－ｑ）／ｐ－ｓ（０）（ｐ－ｑ）／ｐ］＝－ρｔ （１３）

进一步求解式（１３），可得系统从 ｓ（０）≠０到
ｓ（０）＝０的时间 ｔｓ为

ｔｓ ＝
ｐ

ρ（ｐ－ｑ）ｓ（０）
（ｐ－ｑ）／ｐ （１４）

式中：ｔｓ为从系统到达滑模面开始一直到到达平衡
点的时间。有限时间包括两部分：一个是 ｔｓ，另一
个是任意初始状态到达滑模面的时间 ｔｒ。通过设
计合适的滑模控制律使终端滑模面在有限时间收

敛为零，从而使得误差状态 ｅ、ｅ和 ｅ̈到达平衡点。
控制器采用指数趋近律，考虑到符号函数在

工程中难以实现和避免在滑模面的附近出现高频

切换从而引起系统出现抖振，符号函数 ｓｇｎ（ｚ）用
ｚβｓｇｎ（ｚ）来代替，０＜β＜１，以减小系统抖振，提
高控制性能。

当 ｚ＞１时，系统会以较快的速度趋近滑模
面，ｚβｓｇｎ（ｚ）的控制作用更加明显；而当 ０＜
ｚ＜１时，ｌｉｍ

β→０
ｚβ＝１，因而 ｚβｓｇｎ（ｚ）与 ｓｇｎ（ｚ）

作用相同。因此趋近律为

ｚ＝－ξｚβｓｇｎ（ｚ）－ｋｚ （１５）

对式（９）进行求导

ｓ̈＝̈ｅ＝ω̈ －１Ｊ
Ｔ
·

ｅ ＋

Ｆ
Ｊ
ω＋
Ｔ
·

Ｌ

Ｊ
（１６）

ｚ＝̈ｓ＋ρｑｐ
ｓ
ｑ
ｐ－１ｓ＝ω̈ －１Ｊ

Ｔ
·

ｅ ＋

Ｆ
Ｊ
ω＋

　　
Ｔ
·

Ｌ

Ｊ
＋ρｑｐ

ｓ
ｑ
ｐ－１ｓ （１７）

ｚ＝ω̈ －１Ｊ
Ｔ
·

ｅ ＋

Ｆ
Ｊ
ω＋

Ｔ
·

Ｌ

Ｊ
＋ρｑｐ

ｓｑ／ｐ－１ｓ＝

　　 －ξｚβｓｇｎ（ｚ）－ｋｚ （１８）

由式（１８）设计滑模控制律 Ｔｅ ＝Ｔｅｍ ＋Ｔｅｎ。

Ｔｅｍ ＝Ｊ ω ＋
Ｆ
Ｊ( )ω （１９）

Ｔｅｎ由积分获得

Ｔ
·

ｅｎ＝Ｊ［ρ（ｑ／ｐ）ｓ
ｑ／ｐ－１ｓ＋（ξ＋ｋ１）ｚβｓｇｎ（ｚ）＋ｋｚ］

（２０）
式中：ξ、ｋ、ｋ１、β为设计参数，ｋ１为符号函数增益，

取决于负载扰动的大小，满足 ｋ１＞Ｊ
－１
（Ｔ
·

Ｌ）。

由式（２０）可得，若要求该控制器对负载扰动

有足够的鲁棒性，必须满足 ｋ１＞Ｊ
－１
（Ｔ
·

Ｌ）。因此

设计时必须知道负载转矩扰动界限的条件，而且

５４０２
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该控制器使用大的切换增益才使得系统稳定，这

会影响控制量平稳无抖振的控制效果。因此，本

文在控制器的基础上增加负载转矩变化率自适应

估计，在保持系统鲁棒性的基础上，无需知道负载

转矩扰动界限，同时减小了切换增益。

由于负载扰动具有低频特性，Ｔｅｎ经过低通滤
波并结合式（１８）可以得到

Ｔ
·

ｅｎ＝Ｊ［ρ（ｑ／ｐ）ｓ
ｑ／ｐ－１ｓ＋ξｚβｓｇｎ（ｚ）＋

　　 １
Ｊ
Ｔ
·^

Ｌ＋ｋｚ］ （２１）

设计负载转矩扰动估计量为：Ｔ
·

′Ｌ＝Ｔ
·

Ｌ－Ｔ
·^

Ｌ，

负载扰动观测值的自适应律设计为：Ｔ
·^

Ｌ＝μ
ｚ
Ｊ
，μ

为设计参数。

通过对负载扰动进行估计，不必知道负载扰

动的上界，减小了切换函数的增益，通过终端滑模

控制方式能准确输出平滑的给定转矩，提高了

ＳＲＭＤＴＣ系统的鲁棒性和抗干扰能力。
证明　选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝１
２
ｚ２＋１

２μ
Ｔ
·

′２Ｌ （２２）

对时间求导得到

Ｖ（ｔ）＝ｚ（ｔ）ｚ（ｔ）＋１
μ
Ｔ
·

′ＬＴ
¨
′Ｌ＝ [ｚ ω̈ －１ＪＴ·ｅ ＋

　　 Ｆ
Ｊ
ω＋
Ｔ
·^

Ｌ

Ｊ
＋ρｑｐ

ｓｑ／ｐ－１]ｓ ＋１
μ
Ｔ
·

′Ｌ（Ｔ̈Ｌ－Ｔ
·^
·

Ｌ）

（２３）
相对于设计的负载转矩估计值而言，实际的

负载转矩变化比较慢，可以认为实际的负载转矩

是慢变信号，即满足Ｔ
¨
Ｌ＝０，则式（２３）经过化简得

Ｖ（ｔ）＝ｚＴ
·

Ｌ

Ｊ
－
Ｔ
·^

Ｌ

Ｊ
－ξｚβｓｇｎ（ｚ）－ｋ( )ｚ－

　　
（Ｔ
·

Ｌ－Ｔ
·^

Ｌ）Ｔ
·^

·

Ｌ

μ
＝－ξｚβ＋１－ｋｚ２≤０ （２４）

由式（２４）可知，当 ｓ＝０时，Ｖ＝０，但是该状
态持续时间很短，而且 ｓ＝０，ｓ≠０不是一个稳定
的状态。而当 ｚ≠０时，Ｖ≤０，由 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性
定理得系统在有限时间内到达终端滑模面。

３　基于扇区细分优化的电压矢量选
取方式

　　由式（３）得磁链幅值的变化量为
Δψｓ ＝ Ｖｓ（ｎ－１）Ｔｓｃｏｓθｖψ （２５）

式中：θｖψ为合成磁链与电压矢量夹角。
由表１可知，ＶＮ＋１电压矢量可使合成磁链幅

值增加，ＶＮ＋２则可使之减小。合成磁链幅值增加
减小量分别为

Δψｓ＿ｕｐ＝ ＶＮ＋１ Ｔｓｃｏｓθｖψ　θｖψ∈ （３０°，９０°）（２６）

Δψｓ＿ｄｏｗｎ ＝ ＶＮ＋２ Ｔｓｃｏｓθｖψ　θｖψ∈ （９０°，１５０°）

（２７）
如图３所示，当处于 Ｎ＝１区域时，即 θ∈（０°，

６０°），设 ＶＮ ·Ｔｓ＝ｘ，Ｎ＝１，２，…，６，ｘ为常数，一
个扇区内合成磁链矢量幅值变化如表２所示。

从表２可清晰看出，θ从 ０°增加到 ２０°时，加
Ｖ２后磁链幅值从 ０Ｗｂ增加到 ０．３４２ｘＷｂ，加 Ｖ３
后磁链幅值从 －０．８６６ｘＷｂ增加到 －０．６４３ｘＷｂ，
但是 Ｖ２和 Ｖ３这２个电压矢量的施加使得磁链的
变化程度不同，可以看出，一个周期加 Ｖ３使得磁
链的减小值需要加几个周期的 Ｖ２才能使得磁链
保持不变。θ从２０°增加到 ４０°时，磁链的增加值
和减小值大致相等。θ从 ４０°增加到 ６０°时，一个
周期加 Ｖ２使得磁链的增加值需要加几个周期的
Ｖ３才能使得磁链保持不变。这种不对称性会引
起磁链的变化，从而在换相区产生转矩脉动。

图 ３　传统的电压矢量选取方式

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｖｏｌｔａｇｅｖｅｃｔｏｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

表 ２　合成磁链幅值变化

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓｙｎｔｈｅｔｉｃｆｌｕｘｌｉｎｋａｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅ

θ／（°） θｖψ１／（°）θｖψ２／（°）
加 Ｖ２后磁链
幅值变化量／Ｗｂ

加 Ｖ３后磁链
幅值变化量／Ｗｂ

０ ９０ １５０ ０ －０．８６６ｘ

１０ ８０ １４０ ０．１７４ｘ －０．７６６ｘ

２０ ７０ １３０ ０．３４２ｘ －０．６４３ｘ

３０ ６０ １２０ ０．５ｘ －０．５ｘ

４０ ５０ １１０ ０．６４３ｘ －０．３４２ｘ

５０ ４０ １００ ０．７６６ｘ －０．１７４ｘ

６０ ３０ ９０ ０．８６６ｘ ０

　　注：θｖψ１为电压矢量 Ｖ２与磁链的夹角；θｖψ２为电压矢量 Ｖ３与

磁链的夹角。

６４０２
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图３所示的电压矢量是按照相同的规则进行
选取，但是经过上述分析发现，特别是在扇区的边

沿处存在磁链波动的现象，造成换相时转矩脉动

较大，因此将图３的扇区进行细分，如图４所示。
在图３的基础上，将每个扇区进行细分成三

等分，３个小区域分别采用 ＮＡ、ＮＢ和 ＮＣ表示，
为了简洁表示只画出第 １扇区，共 １８个小扇区。
通过细分扇区优化选取电压矢量，如表３所示。

由表３可知，θ从０°增加到２０°时，选择 Ｖ１增
加磁链和转矩，选择 Ｖ３和 Ｖ６分别减小磁链和转
矩；θ从２０°增加到 ４０°时，选择 Ｖ２增加磁链和转
矩，选择 Ｖ３和 Ｖ６分别减小磁链和转矩；θ从 ４０°
增加到６０°时，选择 Ｖ２增加磁链和转矩，选择 Ｖ４
和 Ｖ５分别减小磁链和转矩。

图 ４　扇区细分方法

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｃｔｏｒｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

表 ３　基于扇区细分方法优化电压矢量选取
Ｔａｂｌｅ３　Ｖｏｌｔａｇｅｖｅｃｔｏｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｏｎｓｅｃｔｏｒｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

变化需求
区域 Ｎ（Ｎ＝１，２，…，６）

ＮＡ ＮＢ ＮＣ

ψ↑
Ｔ↑

Ｔ↓

ＶＮ

ＶＮ－１

ＶＮ＋１

ＶＮ－１

ＶＮ＋１

ＶＮ

ψ↓
Ｔ↑

Ｔ↓

ＶＮ＋２

ＶＮ＋３

ＶＮ＋２

ＶＮ＋４

ＶＮ＋３

ＶＮ＋４

４　系统仿真与实验分析
４．１　系统仿真

本文使用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ进行系统仿真，
其中电机采用三相 ６／４极结构，额定电压为
２７０Ｖ，额定功率为３ｋＷ，额定转速为２０００ｒ／ｍｉｎ。
在速度调节器中，采用自适应二阶终端滑模控制

器替代传统的 ＰＩ控制器，并依据扇区细分规则设
计全新的开关表。通过 Ａｎｓｏｆｔ进行有限元分析，
建立磁链特性 ψθｉ曲线簇和矩角特性 Ｔθｉ曲线

簇，如图５所示。
将图５所示的电机非线性特性在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中

构造电机本体模型，搭建 ＤＴＣ控制系统。为了进
行对比，系统转速控制器的建立分别采用了传统

的 ＰＩ控制、滑模变结构控制和自适应二阶终端滑
模控制，分析转速精确跟踪的控制效果。给定转

速为５００ｒ／ｍｉｎ，负载转矩为 ６Ｎ·ｍ时，其转速曲
线如图６（ａ）所示，转矩曲线如图６（ｂ）所示。

由图 ６可知，基于自适应二阶终端滑模的
ＤＴＣ系统的转速和转矩控制效果较好，其中相较
于传统的 ＰＩ控制和滑模变结构控制而言，改进后
的系统响应更快，超调更小，具有较好的动态特性

和静态特性。起动时的转矩较为平稳迅速，稳定

后转矩脉动更小，能够明显提升开关磁阻电机调

速系统动态特性和静态特性，实现了良好的控制

效果。

由图７可知，合成磁链幅值基本恒定，磁链幅
值变化很小，磁链幅值变化可以影响输出转矩，说

明改进后的 ＤＴＣ系统对转矩脉动控制较好。当
稳态运行时，改进后的 ＤＴＣ系统的合成磁链幅值
变化进一步减小，合成磁链幅值基本上稳定在

０．３６Ｗｂ左右，控制效果更好。

图 ５　矩角特性和磁链特性

Ｆｉｇ．５　Ｔｏｒｑｕｅａｎｇｌｅａｎｄｆｌｕｘｌｉｎｋａｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

７４０２
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图 ６　３种控制方式转速和输出转矩曲线对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｕｒｖｅｓｏｆｓｐｅｅｄａｎｄｏｕｔｐｕｔｔｏｒｑｕｅ

ｏｆｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ

图 ７　磁链轨迹

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｕｘｌｉｎｋａｇｅｔｒａｃｋ

采用改进后的转速滑模控制器，给定转速为

５００ｒ／ｍｉｎ，负载转矩为 ６Ｎ·ｍ时，分别采用传统
的扇区和细分扇区选取电压矢量，其输出转矩如

图８所示。
图８（ａ）为采用传统的扇区，转矩在 ５．５～

６．５Ｎ·ｍ波动，转矩脉动为 １６．７％。图 ８（ｂ）采
用细分扇区可以优化电压矢量的选取，转矩在

５．８～６．３Ｎ·ｍ之间波动，转矩脉动为 ８．３％，相
比于传统的扇区转矩脉动减小了 ８．４％。因此，
细分扇区可以进一步减小由于电机换相带来的转

图 ８　输出转矩波形

Ｆｉｇ．８　Ｏｕｔｐｕｔｔｏｒｑｕｅｗａｖｅｆｏｒｍ

矩脉动。

４．２　实验分析
搭建三相 ６／４极 ＳＲＭ平台进行实验验证。

硬件平台主要由电机、功率变换器、控制系统和检

测电路组成，电机本体额定功率为 ３ｋＷ，控制系
统中 ＤＳＰ芯片为 ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５，ＣＰＬＤ芯片采用
ＥＰＭ１２７０Ｔ１４４Ｃ５，利用 ＤＳＰ将待实现的自适应二
阶终端滑模控制方法进行实现，并且将信息传递

给 ＣＰＬＤ。利用 ＣＰＬＤ将按照控制量实现电机的
换相逻辑，判断换相实现系统运行。检测电路采

用检测位置旋转变压器和电压、电流传感器，功率

变换器电路采用不对称半桥结构。电机的结构参

数如下：三相６／４极，定子外径为 １２８ｍｍ，定子极
弧系数为０．５，定子轭高为１１．９４ｍｍ，转子外径为
７７ｍｍ，转子内径为 ３３ｍｍ，转子极弧系数为
０．３５５。滑模面参数 ｐ＝９，ｑ＝７，β＝０．３，μ＝１．８。
将得到的实验数据输入到 ＭＡＴＬＡＢ中进行实验
结果的数据处理。

设转速为 ５００ｒ／ｍｉｎ，负载转矩为 ８Ｎ·ｍ，在
１．０ｓ突加负载到１０Ｎ·ｍ。实验波形如图９所示。

从图 ９可知，改进后的 ＤＴＣ转速响应快，超
调量小，当在１．０ｓ突加负载时，改进前的 ＤＴＣ转
速存在一定程度的下降，而改进后的 ＤＴＣ转速基
本上保持５００ｒ／ｍｉｎ左右，具有一定的抗干扰性和
鲁棒性。而且其转矩脉动明显减小，稳定时转矩

８４０２
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在７．７～８．３Ｎ·ｍ范围波动，转矩脉动为７．５％。
为了验证中速时的控制效果，设转速为

１５００ｒ／ｍｉｎ，负载转矩为 ２２Ｎ·ｍ，在 １．０ｓ突卸
负载到１８Ｎ·ｍ。实验波形如图１０所示。可以看

图 ９　转速为 ５００ｒ／ｍｉｎ时转速和输出转矩波形

Ｆｉｇ．９　Ｓｐｅｅｄａｎｄｏｕｔｐｕｔｔｏｒｑｕｅｗａｖｅｆｏｒｍａｔ５００ｒ／ｍｉｎ

图 １０　转速为 １５００ｒ／ｍｉｎ时转速和输出转矩波形

Ｆｉｇ．１０　Ｓｐｅｅｄａｎｄｏｕｔｐｕｔｔｏｒｑｕｅｗａｖｅｆｏｒｍａｔ１５００ｒ／ｍｉｎ

出，随着转速的增加，ＤＴＣ系统控制的效果减弱，
转速超调增大，转矩脉动增大。但是改进后的 ＤＴＣ
系统稳定时仍将转矩控制在 ２１．５～２２．５Ｎ·ｍ，
稳定在２２Ｎ·ｍ附近，而传统 ＤＴＣ系统转矩在
２０．３～２４．１Ｎ·ｍ范围内波动，说明改进后的
ＤＴＣ系统在中速范围内有较好的控制效果。

５　结　论

为了改善 ＳＲＭＤＴＣ系统的控制效果，进一
步减少转矩脉动，提高抗干扰能力，增强系统鲁棒

性，本文设计了一种负载扰动自适应估计的二阶

终端滑模变结构控制器，并且对传统规则的扇区

进行细分优化电压矢量选取，通过系统仿真和实

验分析，得出以下结论：

１）相比于传统 ＰＩ控制和滑模变结构控制，
本文设计的转速控制器超调量小，响应速度快，具

有较好的动态和静态特性，系统的鲁棒性明显增

强，显著提高了抗负载干扰能力。

２）对基本空间电压矢量空间划分的 ６个均
匀扇区进行细分，理论分析和仿真表明细分扇区

可以减少换相时的转矩脉动。

３）设计的转速滑模控制器可对负载扰动进
行自适应估计，减少了控制器设计的限制条件。

４）ＤＴＣ对低速的控制效果较好，转速增加时
控制效果会变差。改进后的 ＤＴＣ系统提高了中
速时的控制效果，适用于航空电气工程领域。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，２３（２）：２１６２２６．

［５］宋受俊，葛乐飞，刘虎成，等．开关磁阻电机设计及多目标优

化方法［Ｊ］．电工技术学报，２０１４，２９（５）：１９７２０４．

ＳＯＮＧＳＪ，ＧＥＬＦ，ＬＩＵＨＣ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｊ］．

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＣｈｉｎａＥｌｅｃｔｒｏｔｅｃｈｎｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，２０１４，２９（５）：

１９７２０４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＡＮＮＥＧＲＥＴＫ，ＡＮＤＲＥＡＳＨ，ＲＩＫ Ｗ．Ｄｉｒｅｃｔｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ

ｔｏｒｑｕｅａｎｄｆｏｒｃｅｃｏｎｔｒｏｌ：Ａｃｏｎｔｒｏｌａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃ

ｔａｎｃｅｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｊ］．ＩＥＴＥｌｅｃｔｒｉｃＰｏｗｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１７，１１

（５）：９３５９４３．

［７］朱叶盛，章国宝，黄永明．基于 ＰＷＭ的开关磁阻电机直接

转矩控制［Ｊ］．电工技术学报，２０１７，３２（７）：３１３９．

ＺＨＵＹＳ，ＺＨＡＮＧＧＢ，ＨＵＡＮＧＹＭ．ＰＷＭｂａｓｅｄｄｉｒｅｃｔｉｎ

ｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＣｈｉｎａＥｌｅｃｔｒｏｔｅｃｈｎｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，２０１７，３２（７）：

３１３９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］王玉林．开关磁阻电机直接转矩控制的研究［Ｄ］．杭州：浙

江大学，２０１６．

ＷＡＮＧＹＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｉｒｅｃｔｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍｏｔｏｒ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］王勉华，梁媛媛．开关磁阻电机直接转矩模糊 ＰＩ控制器的

设计［Ｊ］．电气传动，２０１０，４０（１）：５１５４．

ＷＡＮＧＭＨ，ＬＩＡＮＧＹＹ．ＦｕｚｚｙＰＩｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｄｉｒｅｃｔｔｏｒｑｕｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｄｒｉｖｅｓｓｙｓｔｅｍｏｆＳＲＭ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｉｃＤｒｉｖｅ，２０１０，４０（１）：

５１５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］刘勇智，王宇，朱晨承．采用模糊逻辑修正的 ＳＲＭ滑模控制

器设计［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１４，２２（７）：２０５９２０６２．

ＬＩＵＹＺ，ＷＡＮＧＹ，ＺＨＵＣＣ．ＳｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｏｆＳＲＭ

ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｆｕｚｚｙｌｏｇｉｃｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅａｓｕｒｅ

ｍｅｎｔ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１４，２２（７）：２０５９２０６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］刘慧武．开关磁阻电机直接转矩控制系统的研究［Ｄ］．哈尔

滨：哈尔滨理工大学，２０１４．

ＬＩＵＨＷ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍｏｔｏｒｄｉｒｅｃｔｔｏｒｑｕｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］赵洋．开关磁阻电机直接转矩控制技术研究［Ｄ］．成都：西

南交通大学，２０１６．

ＺＨＡＯＹ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＤＴＣｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍｏｔｏｒ［Ｄ］．

Ｃｈｅｎｇｄｕ：ＳｏｕｔｈｗｅｓｔＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］王冕华，邢幸．开关磁阻电机直接转矩滑模变结构控制

［Ｊ］．电机与控制应用，２０１７，４４（６）：３５３９．

ＷＡＮＧＭＨ，ＸＩＮＧＸ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｌｅｒｆｏｒｄｉｒｅｃｔｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌｄｒｉｖｅｓｙｓｔｅｍｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅ

ｍｏｔｏｒ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｉｃＭａｃｈｉｎｅｓ＆ＣｏｎｔｒｏｌＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０１７，４４

（６）：３５３９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］喻晓军．基于 ＳＭＯ的矿用电机车调速系统设计［Ｄ］．淮南：

安徽理工大学，２０１５．

ＹＵＸＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｍｉｎｉｎｇａｃｃｕｍｕｌａｔｏｒｌｏｃｏｍｏｔｉｖｅｓｐｅｅｄｃｏｎ

ｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＳＭＯ［Ｄ］．Ｈｕａｉｎａｎ：ＡｎｈｕｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］吴红星．开关磁阻电机系统理论与控制技术［Ｍ］．北京：中

国电力出版社，２０１０．

ＷＵＨＸ．Ｔｈｅｏｒｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅ

ｍｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＥｌｅｃｔｒｉｃＰｏｗｅｒＰｒｅｓｓ，２０１０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　刘勇智　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空电

气工程。

鄯成龙　男，硕士研究生。主要研究方向：开关磁阻电机直接

转矩控制系统。
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　第 １０期 刘勇智，等：基于自适应二阶终端滑模的 ＳＲＭ直接转矩控制

Ｄｉｒｅｃｔｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍｏｔｏｒｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅ
ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ＬＩＵＹｏｎｇｚｈｉ，ＳＨＡＮＣｈｅｎｇｌｏｎｇ，ＬＩＮＢｏｗｅｎ，ＳＯＮＧＪｉｎｌｏｎｇ

（ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｔｏｒｑｕｅｒｉｐｐｌｅｏｆｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍｏｔｏｒ（ＳＲＭ）ｃａｎｂｅｒｅｄｕｃｅｄｔｏｓｏｍｅｅｘｔｅｎｔｂｙｔｒａｄｉ
ｔｉｏｎａｌｄｉｒｅｃｔｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌ（ＤＴＣ），ｂｕｔｔｈｅｔｏｒｑｕｅｒｉｐｐｌｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｓｐｏｏｒｉｎｔｈｅｃｏｍｍｕｔａｔｉｏｎｚｏｎｅ．
ＡｎｄｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩｃｏｎｔｒｏｌｈａｓｄｉｓａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆｌａｒｇｅｏｖｅｒｓｈｏｏｔ，ｐｏｏｒｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓａｎｄｌｉｍｉｔｅｄａｎｔｉｄｉｓｔｕｒｂ
ａｎｃｅａｂｉｌｉｔｙ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ａｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｌｏａｄ
ｔｏｒｑｕｅｃｈａｎｇｅｒａｔｅｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ｗｈｉｃｈｍａｄｅｔｈｅｓｔａｔｅｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｑｕｉｃｋｌｙｃｏｎｖｅｒｇｅｔｏｔｈｅｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｐｏｉｎｔ
ｗｉｔｈｉｎａｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅ．Ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗｉｌｌｏｕｔｐｕｔｔｈｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｏｒｑｕｅｗｉｔｈｏｕｔｔｈｅｕｐｐｅｒｂｏｕｎｄｏｆｔｈｅｐｅｒｔｕｒｂａ
ｔｉｏｎ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｓｅｃｔｏｒｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗａｓｕｓｅｄｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｖｏｌｔａｇｅｖｅｃｔｏｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎ
ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｉｎｏｒｄｅｒｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｔｏｒｑｕｅｒｉｐｐｌｅｗｈｉｃｈｒｅｓｕｌｔｅｄｆｒｏｍｔｈｅｃｏｍｍｕｔａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄＤＴＣｓｙｓｔｅｍｈａｓｇｏｏｄｓｐｅｅｄａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ｓｔｒｏｎｇａｎｔｉｉｎｔｅｒ
ｆｅｒｅｎｃｅｃａｐａｂｉｌｉｔｙａｎｄｇｏｏｄｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ，ｗｈｉｃｈｃａｎｆｕｒｔｈｅｒｒｅｄｕｃｅｔｈｅｔｏｒｑｕｅｒｉｐｐｌｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｉｒｅｃｔｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌ（ＤＴＣ）；ｓｗｉｔｃｈｅｄｒｅｌｕｃｔａｎｃｅｍｏｔｏｒ（ＳＲＭ）；ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｔｅｒｍｉｎａｌ
ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ；ｓｅｃｔｏｒｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ；ａｄａｐｔｉｖｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４２４０９：３８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４２３．１７２７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３０４１２０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｋａｔｈｒｙｎｋｅｎｔ＠１２６．ｃｏｍ
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一种自冷却结构燃油泵滑动轴承润滑特性分析

符江锋１，，李华聪１，樊丁１，刘显为１，朱嘉兴１，李昆２

（１．西北工业大学 动力与能源学院，西安 ７１００７２；　２．中国航发控制系统研究所，无锡 ２１４０６３）

　　摘　　　要：为研究低介质黏度和自冷却结构限制下的航空燃油泵滑动轴承润滑特性分
布规律，基于油膜动压润滑流动的 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程和等效黏度润滑流动模型，以绝热流动为假
设简化滑动轴承内部流动的能量积分方程，构建一种联合 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程和绝热流动能量积分
方程的燃油泵滑动轴承热流动润滑流动模型。采用 ＣＦＤ数值模拟和有限差分法相结合的混
合仿真方法，分别对不同的间隙比、偏心率、宽径比条件下的滑动轴承的油膜压力、油膜厚度、

油膜温度、端泄漏量、摩擦阻力等润滑特性进行了仿真分析。仿真结果表明：采用 ＣＦＤ计算滑
动轴承径向载荷精度优于 ４．０％；保持偏心率不变，油膜承载力随着间隙比的增加而单调下
降，油膜厚度随着间隙比的增高而增加；保持间隙比不变，油膜的承载力随着偏心率的增大也

逐渐增大，油膜厚度随着偏心率的增高而下降，而油膜温度与油膜厚度成反比，且随着偏心率

的升高，油膜温度的峰值越来越明显；当偏心率、间隙比一定时，可通过增加宽径比提高滑动轴

承的油膜承载力。因此在滑动轴承的设计中，需综合考虑油膜承载力、端泄漏量、油膜厚度和

温升间的相互制约因素，合理地优化间隙比、宽径比和偏心率以提高滑动轴承润滑性能。

关　键　词：燃油齿轮泵；滑动轴承；润滑模型；润滑特性；自冷却结构
中图分类号：Ｖ２２８．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０５２１１

　　滑动轴承是航空发动机燃油齿轮泵的重要支
撑部件。新一代先进燃油泵的高温、高转速、大增

压比和强功率负荷技术要求，对滑动轴承性能提

出了更加严苛的要求，轴承良好的润滑性能对保

障燃油泵的寿命和可靠性具有非常重要的意义。

因发动机燃油泵在高空小表速工况时，输出的多

余燃油流量会通过回油活门不断返回泵进口
［１］
，

导致泵的温升提高，从而加剧轴承的散热问题。

高温升会造成燃油黏度降低，油膜厚度变薄，轴承

润滑特性变差，致使轴承内部零部件表面灼伤、偏

磨、胶合、咬死，引起轴承失效丧失承载能力。因

此，研究滑动轴承的润滑特性对提高燃油泵寿命

及可靠性具有重要意义。

数值模拟具有效率高、成本低的特点，因此国

内外研究人员采用数值仿真技术在滑动轴承润滑

性能研究中开展了大量工作。国内外研究人员主

要采用数值仿真技术分析滑动轴承润滑性能。如

使用差分法、有限元法和有限体积法对 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ
方程进行数值求解

［２３］
，为了仿真得到更准确的

润滑性能，数值求解中边界条件的处理上也逐步

由未考虑油膜破裂情况的经典的 Ｓｏｍｍｅｒｆｅｌｄ边
界条件，发展至考虑实际情况的 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ边界条
件以及考虑介质的汽化相变的质量守恒边界条件

等
［４５］
。此外，在轴承润滑分析中也关注了油膜

的温度影响因素，并由二维绝热流动的能量方程，

发展至考虑三维黏度变化的广义 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程，

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180308.1114.002.html
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这已经成为当前研究热流体润滑的基本理论方

程
［６１０］
。由于轴承内部油膜压力的不均匀分布，

必然会引起结构发生弹性甚至是塑性形变，温度

的变化也会使轴承的结构发生热变形。因此，国

内外研究人员开展了滑动轴承的多场耦合仿真研

究
［１１１８］

，分析了压力、载荷、温度、结构变形等因

素对油膜间的耦合作用机理及滑动轴承润滑特性

的分布规律，也形成了弹性流体动压润滑理

论
［１９］
。此外，当膜厚比低于 ４时，固体壁面的微

元凸峰相互接触使得润滑问题变为混合润滑状

态，在分析的过程中需要考虑计入表面形貌的作

用
［２０］
。在目前阶段，对于计入表面形貌的润滑计

算理论发展得还不够充分，没能建立准确的计算

模型和计算方法，在理论分析和实验领域依然存

在许多问题有待于研究人员去探索解决的方法。

由于航空燃油泵所采用的滑动轴承与一般滑

动轴承结构存在较大差异，出于缩减体积和质量

的考虑，燃油泵的滑动轴承与卸荷槽及间隙补偿

装置为一体式结构设计，且燃油泵滑动轴承没有

独立配置润滑系统，而是通过开孔和开槽等手段，

将燃油泵出口的高压燃油作为润滑介质引入滑动

轴承内部进行自冷却。由于燃油泵采用的润滑介

质为低黏度的航空 ３号煤油，在 ０～１００℃条件
下，燃油介质黏度为滑油介质黏度的 １／１００～
１／１０。黏度对轴承润滑性能影响非常大，流体的黏
性剪切效应是产生动压支撑效果的主要原因。因

此，燃油介质的黏度低就意味着动压支撑效果不

及滑油介质，当燃油泵径向载荷超出动压油膜的

承载能力时，会使固体壁面直接接触，根据微凸体

接触理论，微元粗糙峰会发生接触产生大量的热

使油膜的温度升高。若滑动轴承设计不合理则温

度的升高会导致燃油介质发生剪切稀化现象，使

黏度进一步降低，最终导致轴承发生灼伤、胶合等

故障。为此本文通过对航空燃油泵滑动轴承的润

滑性能进行数值仿真研究，探索低介质黏度和自

冷却工作条件下的航空发动机燃油泵的滑动轴承

的润滑特性分布规律，为滑动轴承的设计分析提

供理论指导。

１　燃油泵滑动轴承润滑模型
图１为典型的自冷却结构的航空燃油泵滑动

轴承。

图１中，滑动轴承对应燃油泵的进口及出口
部位，开有与困油区相通的卸荷槽，在燃油泵高压

侧卸荷槽开孔，将出口处高压燃油引入轴承进行

自冷却润滑，同时在旋转轴的带动下产生动压起

到支撑作用。该型滑动轴承是包角为 ３６０°的典
型圆柱型结构，为了保证轴与轴孔能够安装和拆

卸，同时也为了加工的方便，轴承存在一个轴向的

退刀槽，部分结构参数见表１。

图 １　航空燃油泵滑动轴承

Ｆｉｇ．１　Ｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｏｆａｖｉａｔｉｏｎｆｕｅｌｐｕｍｐ

表 １　滑动轴承基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ

参　数 数　值

轴承宽度 Ｂ／ｍｍ ２４

轴孔直径 Ｄ／ｍｍ ２０．０２１

介质黏度 μ／（Ｐａ·ｓ） ９．６６×１０－４

介质密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ７７９

轴颈直径 ｄ／ｍｍ １９．９２

转速 ｎ／（ｒ·ｍｉｎ－１） ８０００

偏心率 ｅ ０．８

介质比热 Ｃｐ／（Ｊ·（ｋｇ·℃）
－１） ２０００

１．１　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ润滑方程及压力边界条件
流体动压润滑是滑动轴承内部油膜产生油膜

压力的基本原理，其 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ润滑方程为

ｒ２φ

ｈ３

６μ
·
ｐ
( )φ ＋

ｈ３

６μ
·
２ｐ
ｙ２

＝Ωｄｈｄφ
（１）

式中：ｐ为油膜压力；φ为柱坐标下的角度；ｒ为轴
承半径；ｈ为油膜厚度；Ω为轴颈旋转速度。

对于 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程的求解，需要给定其压力
的边界条件。对于圆柱型滑动轴承，Ｓｏｍｍｅｒｆｅｌｄ
边界条件认为，扩散区及收缩区都存在完整的油

膜，周向的油膜压力呈现周期性变化，即

ｐ（Φ）＝ｐ（Φ＋２π） （２）
但目前的实验已经验证，间隙扩散段油膜并不

完整，而是呈现出许多细条状。Ｇüｍｂｅｌ条件或半
Ｓｏｍｍｅｒｆｅｌｄ条件认为，完整的油膜只存在于间隙的
收缩段，即 Φ＝θ及 Φ＝θ＋π时，ｐ＝ｐａ，Φ＝θ～
θ＋π时，ｐ≥ｐａ，θ为周向角度，ｐａ为当地测量压力。

间隙的扩散区内油膜完全破裂，即

ｐ＝ｐａ　　Φ ＝θ＋π～θ＋２π （３）
式（３）的半 Ｓｏｍｍｅｒｆｅｌｄ条件得到的结果会比

较保守。而航空燃油泵滑动轴承通常认为介质不

３５０２
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产生汽化相变，因此采用 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ边界条件可比
较合理地认为油膜的破裂取决于下列情况：

ｐ＝ｐａ且
ｐ
Φ
＝０ （４）

而在轴向方向也就是 ｙ方向，轴承两端的压
力和外界压力相等，如果把原点取在轴承长度的

中点，就可以得到

ｐ＝ｐａ　　ｙ＝±
Ｂ
２

（５）

在求解 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程时，对于刚性动压润滑
模型，认为油膜的厚度分布是已知的，油膜厚度方

程为

ｈ＝εｃｏｓφ＋ｃ
式中：ｃ为半径间隙；ε为偏心距。
１．２　滑动轴承绝热流动

燃油黏度随温度变化且分布呈现出不均匀

性，因此在计算的过程中，需要考虑温度及黏度分

布的不均匀性。实际轴承安装在泵壳体内部，通

过壳体的热传导量和热辐射量非常少，内部热量

的传递主要依靠燃油介质的端泄漏量，因此假设

油膜流动为绝热流动。通过建立微元控制体的能

量守恒方程，具体中间推导过程略去，得到滑动轴

承内部油膜流动的能量方程为

Ｊ [ρ ｖｘ ｘ（ＣｐＴ）＋ｖｙ ｚ（ＣｐＴ ]） ＝

　　 [μ ｖｘ
( )ｚ

２

＋ ｖｙ
( )ｚ ]２ （６）

式中：Ｊ为热功当量；Ｔ为油膜温度。
因滑动轴承的油膜厚度非常薄，可以认为沿

油膜厚度方向速度、温度不存在梯度，具体中间推

导过程略去，得到绝热流动过程沿油膜厚度的能

量方程的积分形式为

Ｔ

θ
＝ １
Ｑ {
ｘ

－αＱｙ
Ｔ

ｙ
＋

　　 ２μ


ｈ
＋６ｈ
μ

ｐ
( )θ

２

＋α２ ｐ
( )ｙ[ ] }２

（７）

式中：代表该参数进行了无量纲化；α为无量纲
系数；Ｑｘ和 Ｑｙ分别为油膜在 ｘ和 ｙ方向上的泄
漏量。

为确定温度对黏度的影响，本文中对比了

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程、斯洛特（Ｋ．Ｆ．Ｓｌｏｔｔｅ）方程和伏格尔
（Ｈ．Ｖｏｇｅｌ）方程的计算精度。根据航空３号煤油的
温度黏度试验数据（－４０～１２０℃），分别对以上
３种温度黏度关系进行拟合分析，对比结果如图２
所示。可以看出，Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程、斯洛特方程和伏
格尔方程中，伏格尔方程可以更好地拟合燃油黏

图２　不同方程拟合值与真实值对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｆｉｔｔｉｎｇｖａｌｕｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｅｑｕａｔｉｏｎｓａｎｄａｃｔｕａｌｖａｌｕｅｓ

度和温度之间的关系，精度是最高的。因此，在本

文中后续的计算及仿真中，将使用伏格尔方程作为

燃油温度和黏度之间的关系式。

１．３　滑动轴承油膜润滑特性计算
１）油膜承载力
将轴颈表面受到的压力进行积分即可得到油

膜的承载力 Ｆ，用 Ｆξ表示水平方向的受力，用 Ｆη
表示垂直方向的受力，则有

Ｆξ ＝
６Ｆξψ

２

μωｒＢ
＝－∫

２π

０ ∫－１／２
１／２

ｐｄ( )ｙｓｉｎφｄφ （８）

Ｆη ＝
６Ｆηψ

２

μΩｒＢ
＝－∫

２π

０ ∫－１／２
１／２

ｐｄ( )ｙｃｏｓφｄφ （９）

式中：ω为角速度；Ｆξ和Ｆη分别为水平和垂直方向
的无量纲承载力；ψ为滑动轴承间隙比。

２）摩擦阻力
油膜流动与轴颈之间的摩擦作用是导致滑动

轴承内部温度升高的主要原因，要计算油膜的温

升，需要准确计算轴颈受到的摩擦阻力。摩擦阻力

ｆ可以看成是由剪切流阻力 Ｆｔ１和压力流阻力 Ｆｔ２叠
加作用，剪切流阻力可分别由油膜承载区和非承载

区的计算叠加得到

Ｆｔ１ ＝
６Ｆｔ１ψ
μΩｒＢ

＝１
２∫－１／２

１／２

∫
φｐ

０

ｄφｄｙ
ｈ
＋

　　 １
２∫－１／２

１／２

Ｈｐ∫
φｐ

２πｄφｄｙ
ｈ２

（１０）

式中：φｐ为油膜破裂的角度；Ｈｐ为破裂边上的油膜
厚度。由于燃油泵中滑动轴承的包角为３６０°，所以
积分的起始角度和终止角度分别为０和２π。

压力流阻力 Ｆｔ２可由力偶平衡得到

Ｆｔ２ ＝
１
２ｒ
（Ｆηｅξ－Ｆξｅη） （１１）

式中：ｅξ为单位面积水平方向的受力；ｅη为单位面
积垂直方向的受力。

４５０２
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３）端泄漏量
油膜内部压力迫使润滑介质不断向轴瓦两侧

泄漏流出，使泄漏量带走摩擦产生热量。航空燃油

泵滑动轴承的压力分布是左右对称的，因此其轴瓦

两端的无量纲泄漏量为

Ｑ＝－２
３∫

２π

０
ｈ３ｐ
ｙ
ｄφ （１２）

４）油膜温升
轴颈与油液的摩擦作用是滑动轴承内部温度

升高的主要原因。认为各点处油膜的温度保持一

致，且全部由端泄漏量通过对流换热作用带走，根

据热平衡方程得出油膜的温升为

ΔＴ＝
ＦｔＵ
ＪＣｐρＱ

 （１３）

式中：Ｆｔ为轴颈表面处的摩擦阻力；Ｕ为轴颈滑

动速度；Ｑ为滑动轴承的端泄漏量；ΔＴ为润滑介质

的温升。

２　基于 ＣＦＤ的径向载荷计算

燃油泵的径向载荷是准确分析润滑性能的重

要因素。为了更为精确地计算齿轮齿面上的油压

力的作用力产生的径向载荷，本文通过采用 ＣＦＤ
数值模拟的方法计算齿轮工作面油压引起的径向

力，通过对压力分别积分得到其径向载荷。本文中

利用 ＰｕｍｐＬｉｎｘ流体仿真软件对转速为６４００和
８０００ｒ／ｍｉｎ条件下，不同出口压力工况下的燃油泵
模型进行仿真（网格划分、边界条件设定等步骤略

过），并将仿真结果与该燃油泵的试验数据进行对

比，验证 ＣＦＤ仿真方法的准确性。
图３为转速分别为６４００、８０００ｒ／ｍｉｎ时不同出

口压力工况下的压力分布云图。可以看出，该燃

图３　不同条件下的燃油泵压力分布云图

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｆｕｅｌｐｕｍｐ

油泵的压力分布趋势符合一般燃油泵的变化规律，

从进口处至出口处，随着转速的变化越来越大，且

随着转速升高，其压力越大。

图４给出了转速为６４００、８０００ｒ／ｍｉｎ时燃油泵
的出口压力 Ｐｏｕｔ、流量的仿真数据与试验数据对比
结果，Ｐ为进口压力。可以看出，不同工作工况下
的仿真数据与试验数据吻合较好，仿真精度在

０．１％ ～４．０％以内，数值模拟具有高的仿真精度。
因此，可基于 ＰｕｍｐＬｉｎｘ环境下的仿真方法所得出
燃油泵进出口的压力分布，对其进行积分得到燃油

泵径向载荷。该型燃油泵滑动轴承的径向载荷计

算结果如表２所示。

图４　不同条件下的燃油泵仿真数据与试验数据对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｄａｔａｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｒｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｆｕｅｌｐｕｍｐ

５５０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

表２　滑动轴承径向力计算结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒａｄｉａｌｆｏｒｃｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

ｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ

径 向 力 扭矩径向力 液压径向力 主动轮合力 从动轮合力

数值／Ｎ １１３５．５ ４２３２．５ ３１４９．９ ５２８４．０

３　滑动轴承润滑特性仿真分析
本文在计算滑动轴承的润滑特性中，首先对

Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程进行无量纲化，凸显各变量的作用，
使方程形式更加紧凑，同时为了避免病态问题的出

现，采用有限差分法进行求解。在实现Ｒｅｙｎｏｌｄｓ边
界条件和计算过程中采用迭代方法，当计算出的无

量纲油膜压力 ｐ＜０时，将此处的压力值强制设置
为０，当周向方向首次出现压力为０的节点时，就认
为是油膜的破裂点，此后的节点压力同样也设置为

０。为了保证收敛性和收敛速度，在迭代计算的过
程中设置了松弛因子 β，将得到的新旧值的差乘以
β，并与旧值求和作为该节点处新的迭代值，直到满
足近似解及预先给定的收敛精度。

３．１　不同结构参数对滑动轴承润滑特性仿真分析
本节研究分析不同间隙比、宽径比条件下，滑

动轴承油膜压力、端泄漏量、摩擦阻力等润滑特性

的变化规律。滑动轴承润滑介质的工作温度定为

３０℃，此时燃油介质的黏度为９．６６６×１０－４Ｐａ·ｓ。
１）不同间隙比及偏心率下润滑特性分析
图５为相同轴颈及宽径比下，不同间隙比和

偏心率对滑动轴承油膜承载力的影响。

由图５可以看出，当偏心率一定时，滑动轴承
的油膜承载力随着间隙比的增加而单调下降。以

偏心率为０．８为例，在间隙比小于 ０．５％时，油膜
的承载力随间隙比的增加迅速下降，当间隙比增

加到１％以后，油膜的承载力则呈现出较平缓的
变化趋势。在其他偏心状态下，油膜承载力与

间隙比的变化趋势与此类似。随着轴颈工作偏心

图 ５　油膜承载力随间隙比和偏心率的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｉｌｆｉｌｍｂｅａｒｉｎｇｃａｐａｃｉｔｙｗｉｔｈ

ｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏａｎｄｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏ

率的降低，图中曲线逐步下移，说明当间隙比相同

时，随着偏心率的减小，油膜的承载力也在逐渐

减小。

图６给出了间隙比分别为 ０．２％、０．３％和
０．５％时，轴颈处于不同偏心状态下的油膜压力
分布。

当间隙比为 ０．２％时，滑动轴承在不同偏心
状态下的一组压力分布情况如图 ６（ａ）所示。在
收敛间隙内，油膜的压力逐渐增加，而在扩散间隙

内，油膜的压力保持为零，这与 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ边界条
件保持一致。说明收敛间隙区域为滑动轴承的主

要承载区，而在扩散间隙处，油膜发生破裂，不能

再承担外载荷。此外，随着偏心率的提高可以看

出，油膜压力的峰值在不断增加，所以油膜承载力

也相应增大。此外，高偏心（偏心率为 ０．９）状态
下，承载区内部的压力梯度增大，油膜的破裂位置

向上游移动，因而偏位角也逐渐减小。当间隙比

为０．３％时（见图 ６（ｂ）），在偏心率为 ０．１较低的
情况下，油膜压力分布并没有太大的变化，而在大

偏心率０．９的状态下，油膜压力分布的峰值有了
明显的下降。当间隙比为 ０．５％时（见图 ６（ｃ）），
油膜压力分布的规律与间隙比为 ０．２％和 ０．３％
时相一致。但需注意的是，偏心率的提高使油膜

压力分布变得更加陡峭，将不利于滑动轴承内部

的燃油流出，即不利于滑动轴承的散热。

对比图 ６可以看出，随着间隙比从 ０．２％到
０．３％、０．５％的逐步增加，油膜的绝对压力分布逐
渐下降，因而承载力也在减小。假如油膜中的动

压承载力无法承受外部载荷时，固体壁面就会相

互接触而导致液体润滑条件失效，润滑状态转变

为边界润滑甚至是干摩擦状态，从而引发磨损、胶

合等故障的发生，因此润滑性能分析中必须考虑

油膜的温升效应，防止滑动轴承内部温升过高。

图７给出了不同偏心率和间隙比下油膜厚度
的变化情况。从图７（ａ）中可以分析得到，在同一
间隙比条件下，油膜厚度随着偏心率的增高而下

降。而在同一偏心率下，随着间隙比的增高油膜

厚度在增加。图 ７（ｂ）则给出了偏心率为 ０．４、
０．６、０．８时，油膜厚度随间隙比的变化情况。可
以看到，当偏心率一定时，油膜厚度与间隙比呈线

性正比关系。

２）不同偏心率及宽径比下润滑特性分析
图８给出了滑动轴承宽径比 Ｂ／Ｄ与油膜承

载力 Ｆ之间的关系。
从图８中可以看出，当偏心率一定时，滑动轴

承的油膜承载力随着宽径比的增加而增加，这主

６５０２
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图 ６　不同间隙比和偏心率下的油膜压力分布

Ｆｉｇ．６　Ｏｉｌｆｉｌｍｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏｓａｎｄｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏｓ

要是因为滑动轴承的宽度增加，轴承的承载范围

增大使得承载能力提高。

不同偏心率和宽径比条件下，对滑动轴承内

部油膜压力分布沿轴向方向上的变化规律进行仿

真，仿真结果如图９所示。
由图９可以看出，滑动轴承的轴向油膜压力

呈现出对称的抛物线性分布，在中间区域压力的

梯度最小。随着宽径比的增加，中间区域的压力

变得更加平缓。而轴承中心燃油的流动依靠的是

压力的梯度差而建立的，即在较大的宽径比条件

下，滑动轴承的燃油流量会减少。而滑动轴承内

部油膜的流动近似可认为是绝热流动，因此摩擦

产生的热量大部分都由燃油的端部泄漏带走，因

此流量的下降必然导致油膜内温度的升高，必须

考虑温度对润滑性能的影响。

３．２　滑动轴承热流动特性分析
根据图９中的分析可知，分析燃油泵滑动轴

承润滑特性时必须考虑温度影响，为此本文进行

７５０２
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图 ７　油膜厚度随偏心率和间隙比的变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｉｌｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓｗｉｔｈ

ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏａｎｄｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏ

图 ８　油膜承载力随宽径比和偏心率的变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｉｌｆｉｌｍｂｅａｒｉｎｇｃａｐａｃｉｔｙｗｉｔｈ

ｗｉｄｔｈｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏａｎｄｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏ

滑动轴承热流体润滑仿真计算。图 １０为热流体
润滑下滑动轴承无量纲油膜承载力Ｆ、摩擦阻力ｆ
与偏心率的关系。

图１０（ａ）中，与等温油膜滑动轴承油膜承载
力与偏心率的关系类似，热流体润滑的计算结果

同样表明，随着偏心率的增大，油膜的承载力会逐

渐增大。与等温油膜不同的是，随着偏心率的增

加，承载力增加的速度明显加快。

图１０（ｂ）给出了滑动轴承摩擦阻力与偏心率

之间的关系。随着轴颈工作位置的偏心率提高，

滑动轴承油膜内的摩擦阻力也逐渐降低。这主要

是因为随着偏心率的增高，油膜破裂的位置提前，

因此剪切流阻力下降。于此同时，偏心率的提高

使偏位角减小，根据力偶平衡原则，压力流阻力也

因此而减少。摩擦阻力的减小，会使油膜产生的

热量下降。但是需要指出的是，如果不能够保证

一定的油膜厚度，偏心率的提高有可能使固体壁

面的凹凸体互相摩擦，从而生成大量的热。此外，

偏心率的提高还会使燃油的端泄漏量减小，因而

会影响轴承的散热。因此，不能单纯依靠滑动轴

承的摩擦阻力判断油膜的温度是否满足要求。

图１１（ａ）给出了滑动轴承在不同偏心率下油
膜厚度的变化关系。油膜厚度在轴向方向上没有

变化，这主要是假设轴颈与轴孔的同心率比较高，

不存在轴心偏离的情况。而在周向方向上，油膜

厚度从最初０°时的最大值逐渐降低，至 １８０°时油
膜厚度达到最小值，这一段也就是间隙的收敛段，

即轴承的主要的承载区。而在 １８０°～３６０°的区
间范围内，油膜间隙不断增加，实际上此时已经进

入间隙的扩张段，油膜已经发生了破裂。此处的

压力较低，没有承载能力。对比不同偏心状态下

的最大油膜厚度和最小油膜厚度可以看出，随着

偏心率的提高，最小油膜厚度不断下降，而最大油

膜厚度不断提高，因而收敛间隙的梯度相应增高，

动压效果会更加明显，承载能力也可得到提升。

图１１（ｂ）为根据热流体润滑计算结果得到的
偏心率与油膜压力分布之间的关系。在油膜的承

载区，油膜压力在中心位置最高，呈现出尖峰形

状。在低偏心率情况下，压力分布比较平缓，而在

高偏心率情况下，压力分布变得越来越陡峭。这

主要是因为油膜在高偏心率条件下会提前破裂，

使非承载区的范围扩大，同时压力的尖峰值却在

升高，导致压力分布变得陡峭。

图１１（ｃ）给出了油膜温度分布与偏心率间的
关系。可以看出，温度峰值主要有４个，分别位于
轴承中心位置、最小油膜厚度的端部以及承载部

位的前部。这主要是因为油膜温度分布与油膜厚

度及压力梯度相关。从能量方程的关系来看，油

膜温度与油膜厚度成反比，所以在最大油膜厚度

处油膜温度最低，而在最小油膜厚度处油膜温度

最高。此外，油膜温度与压力在周向方向的梯度

的平方成正比，即在 ±（ｐ／φ）２处油膜温度最
高。油膜温度还与压力在轴向方向的梯度平方

±（ｐ／ｙ）２成正比，因此油膜温度会在宽度方向
上呈现出中间低、两边高的分布。可以看出，随

８５０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 符江锋，等：一种自冷却结构燃油泵滑动轴承润滑特性分析

图 ９　不同宽径比和偏心率下油膜压力的轴向分布

Ｆｉｇ．９　Ａｘｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｏｉｌｆｉｌｍａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｄｔｈｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｓａｎｄｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏｓ

图 １０　滑动轴承无量纲油膜承载力、摩擦阻力与偏心率的关系

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｏｉｌｆｉｌｍｂｅａｒｉｎｇｃａｐａｃｉｔｙ，ｆｒｉｃｔｉｏｎｆｏｒｃｅａｎｄｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ

着偏心率的升高，油膜温度的峰值越来越明显，而

温升也不断提高。当油膜温度升高时，润滑介质

的黏度是逐渐降低的。当偏心率较低时，由于油

膜的温度变化不大，因而黏度场区域均匀。而随

着偏心率的升高，油膜温度分布的不均匀性开始

表现出来，对应的油膜中的黏度也随之降低。

９５０２
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图 １１　不同偏心率下的滑动轴承润滑特性

Ｆｉｇ．１１　Ｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏｓ

４　结　论

本文针对低介质黏度的航空燃油泵滑动轴

承，开展了滑动轴承的润滑特性分析研究。

１）为了得到更为准确的温度和载荷边界，对
比了几类温黏关系可知，伏格尔方程获得的航空
３号煤油温黏关系的精度最高，计算中可选取该
温黏关系保证润滑性能分析精度。此外，采用
ＣＦＤ数值模拟与试验相结合的方法计算轴承径

向载荷，其计算精度在 ０．１％ ～４．０％以内，能够
为分析润滑特性提供准确的载荷边界。

２）同一偏心率下，滑动轴承的油膜承载力随
着间隙比的增加而单调下降，油膜厚度随着间隙

比的增高而增加。同一间隙比下，油膜的承载力

随着偏心率的减小也逐渐减小，油膜厚度随着偏

心率的增高而下降。提高偏心率可提高滑动轴承

的油膜承载力，但偏心率的提高会使压力分布变

得更加陡峭，不利于滑动轴承的散热和冷却控制，

０６０２
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仿真中必须考虑油膜的温升效应。当偏心率一定

时，可通过增加宽径比提高滑动轴承的油膜承载

力，但在较大的宽径比条件下，滑动轴承的燃油流

量会减少，流量的下降必然导致油膜内温度的

升高。

３）热流体润滑计算中，偏心率的增大会使得
油膜承载力提高，端泄漏量减小，油膜厚度下降，

摩擦阻力逐渐减小。端泄漏量减小会影响轴承的

散热；油膜厚度下降使得其收敛间隙的梯度相应

增高而增强动压效果，从而提升轴承的承载能力。

摩擦阻力的减小会使油膜产生的热量下降。而油

膜温度与油膜厚度成反比，油膜温度在轴承宽度

方向上呈现出中间低、两边高的分布，且随着偏心

率的升高，油膜温度的峰值越来越明显，温升也不

断提高，油膜温度分布的不均匀性加剧，因此对

应的油膜中的黏度也随之降低。在滑动轴承的

设计中，应综合考虑油膜承载力、端泄漏量、油

膜厚度和温升间的相互制约因素，合理地优化

间隙比、宽径比和偏心率以提高滑动轴承润滑

性能。
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ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｃａｖｉｔａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｙｎａｍｉｃＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＴｅｃｈ

ｎｉｑｕｅｓ，２０１６：９６４９７１．

［１７］蔡林．流体动压滑动轴承静特性研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨

工程大学，２０１２．

ＣＡＩＬ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｓｔａｔｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ

ｂｅａｒｉｎｇ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］王迎佳，刘敏珊，岑少起，等．混合流态下径向滑动轴承的静

态特性研究［Ｊ］．润滑与密封，２０１４，３９（５）：４１４６．

ＷＡＮＧＹＪ，ＬＩＵＭＳ，ＣＥＮＳＱ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｔｉｃｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒａｄｉａｌｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｓｕｎｄｅｒｃｏｅｘｉｓｔｅｎｃｅｆｌｕｉｄｓｔａｔｅ

ｏｆｌａｍｉｎａｒｆｌｏｗａｎｄｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ［Ｊ］．ＬｕｂｒｉｃａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１４，３９（５）：４１４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＺＨＡＮＧＸＪ，ＨＵＡＮＧＹ，ＧＵＯＹＢ，ｅｔａｌ．Ａｄｙｎａｍｉｃｒｈｅｏｌｏｇｉ

ｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｉｎｆｉｌｍ ｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＰｈｙｓｉｃｓＢ，

２０１３，２２（１）：４２６４３３．

［２０］张振山，戴旭东，张执南，等．轴颈倾斜的径向轴承热弹性流

体动力润滑分析［Ｊ］．上海交通大学学报，２０１３，４７（９）：

１３４７１３５２．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

ＺＨＡＮＧＺＳ，ＤＡＩＸＤ，ＺＨＡＮＧＺＮ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｏｈｙｄｒｏ

ｄｙｎａｍｉｃｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍｉｓａｌｉｇｎｅｄｐｌａｉｎｊｏｕｒｎａｌｂｅａｒ

ｉｎｇｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３，４７（９）：

１３４７１３５２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　符江锋　男，博士，助理研究员。主要研究方向：航空发动机控

制、航空燃油泵建模与仿真。

Ｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｔｙｐｅｏｆｓｅｌｆｃｏｏｌｉｎｇ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｕｅｌｐｕｍｐｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｓ

ＦＵＪｉａｎｇｆｅｎｇ１，，ＬＩＨｕａｃｏｎｇ１，ＦＡＮＤｉｎｇ１，ＬＩＵＸｉａｎｗｅｉ１，ＺＨＵＪｉａｘｉｎｇ１，ＬＩＫｕｎ２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＰｏｗｅｒａｎｄＥｎｅｒｇｙ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡＥＣＣＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｗｕｘｉ２１４０６３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅａｉｍｏｆｔｈｉｓｐａｐｅｒｗａｓｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｓｆｏｒａｅｒｏ
ｅｎｇｉｎｅｆｕｅｌｇｅａｒｐｕｍｐｓｕｎｄｅｒｌｏｗｍｅｄｉｕｍｖｉｓｃｏｓｉｔｙａｎｄｓｅｌｆｃｏｏｌｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅＲｅｙｎｏｌｄｓｅｑｕａ
ｔｉｏｎｆｏｒｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｏｆｏｉｌｆｉｌｍａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｖｉｓｃｏｓｉｔｙｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｆｌｏｗｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｅｑｕａ
ｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｆｌｏｗｗａｓｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｂｙａｓｓｕｍｉｎｇｔｈｅａｄｉａｂａｔｉｃｆｌｏｗｏｆｔｈｅｇｅａｒｐｕｍｐｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ，ａｎｄ
ｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｆｌｏｗｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｆｕｅｌｐｕｍｐｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆＲｅｙｎｏｌｄｓｅｑｕａｔｉｏｎａｎｄａｄｉａｂａｔｉｃｆｌｏｗｅｎｅｒｇｙｉｎｔｅｇｒａｌｅｑｕａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｎｔｈｅｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒ
ｉｓｔｉｃｓｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｓ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅｏｉｌｆｉｌｍｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｏｉｌｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓ，ｆｉｌｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，ｓｕｒｆａｃｅｌｅａｋ
ａｇｅ，ａｎｄｆｒｉｃｔｉｏｎ，ｗｅｒｅｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄｂａｓｅｄｏｎＣＦＤｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｆｉｎｉｔｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅｔｈ
ｏｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏｓ，ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏｓａｎｄｗｉｄｔｈｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔｔｈｅｒａｄｉａｌｌｏａｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎ４．０％ ｂｙＣＦＤｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｏｉｌｆｉｌｍ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｍｏｎｏｔｏｎｉｃａｌｌｙｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏ，ａｎｄｔｈｅｏｉｌｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓｉｎｃｒｅａｓｅｓ
ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｃｏｎｓｔａｎｔｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏ．Ｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
ｏｆｃｏｎｓｔａｎｔｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏ，ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏ，ｔｈｅｏｉｌｆｉｌｍｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｕａｌｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｓａｎｄ
ｔｈｅｏｉｌｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｅｃｒｅａｓｅｓ，ｗｈｉｌｅｔｈｅｏｉｌｆｉｌｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｉｎｖｅｒｓｅｌｙｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｔｏｔｈｅｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓ，
ａｎｄｔｈｅｐｅａｋｖａｌｕｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｍｏｒｅａｎｄｍｏｒｅｏｂｖｉｏｕｓ．Ａｌｓｏ，ｔｈｅｏｉｌｆｉｌｍｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ
ｃａｎｂｅｉｎｃｒｅａｓｅｄｂｙｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｗｉｄｔｈｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｗｈｅｎｔｈｅｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏａｎｄｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏａｒｅｃｏｎ
ｓｔａｎｔ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ，ｉｔｉｓｎｅｅｄｅｄｔｏｄｅｓｉｇｎａ
ｒｅａｓｏｎａｂｌｅｃｌｅａｒａｎｃｅｒａｔｉｏ，ｗｉｄｔｈｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏａｎｄｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｒａｔｉｏｏｆｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇｓｂｙｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅ
ｆａｃｔｏｒｓｏｆｏｉｌｆｉｌｍｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｌｅａｋａｇｅ，ｔｈｉｃｋｎｅｓｓａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎａｍｏｎｇｔｈｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｕｅｌｇｅａｒｐｕｍｐ；ｓｌｉｄｉｎｇｂｅａｒｉｎｇ；ｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ；ｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｓｅｌｆ
ｃｏｏｌｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３０９０９：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３０８．１１１４．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１５０６５３００６）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

（Ｇ２０１７ＫＹ０００３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｊｆ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１７１２１９；录用日期：２０１８０１１９；网络出版时间：２０１８０３１５０８：３１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３１４．１７３６．０１０．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１２０２０１０，６１４７３０１９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｌｉｙａｌｍ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：李明，封航，张延顺．基于ＵＭＡＣ的ＲＢＦ神经网络ＰＩＤ控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：２０６３２０７０．
ＬＩＭ，ＦＥＮＧＨ，ＺＨＡＮＧＹＳ．ＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｕｎｉｎｇＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎＵＭＡＣ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ
ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２０６３２０７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０７７７

基于 ＵＭＡＣ的 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制
李明，封航，张延顺

（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对通用电机运动控制器（ＵＭＡＣ）下的传统 ＰＩＤ控制和现有的模糊 ＰＩＤ控
制自适应性和鲁棒性较差，伺服系统的动静态性能不理想的问题，将 ＲＢＦ神经网络引入到
ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ参数调节中，增强伺服系统的自适应性和鲁棒性，并提高系统动静态特性。通过
ＵＭＡＣ的嵌入式 ＰＬＣ程序对算法进行了实现，位置阶跃响应实验和正弦跟踪实验表明，ＲＢＦ
神经网络 ＰＩＤ控制下的伺服电机位置阶跃响应上升时间由传统 ＰＩＤ控制下的 ０．１６４ｓ和模糊
ＰＩＤ控制下的０．１１８ｓ减小到了０．０１７ｓ，峰值时间由传统 ＰＩＤ控制下的 ０．１９６ｓ和模糊 ＰＩＤ控
制下的０．１３１ｓ减小到了０．０２３ｓ，调节时间由传统 ＰＩＤ控制下的０．２１６ｓ和模糊 ＰＩＤ控制下的
０．１４２ｓ减小到了０．０２５ｓ，电机响应速度变快；ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制下的伺服电机位置正弦
响应动态跟随最大误差由传统 ＰＩＤ控制下的 １８８ｃｏｕｎｔｓ和模糊 ＰＩＤ控制下的 １２０ｃｏｕｎｔｓ减小
到了３９ｃｏｕｎｔｓ，且误差波动较小、平稳，伺服电机动态跟随性能显著提高。

关　键　词：通用电机运动控制器（ＵＭＡＣ）；ＲＢＦ神经网络；自适应性；鲁棒性；动静态
性能

中图分类号：ＴＰ３０１．６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０６３０８

　　精密装配过程中，装配动作需要多伺服运动
轴协同工作，同时要求各运动轴运动准确度和精

度高，响应时间快。通用电机运动控制器（Ｕｎｉ
ｖｅｒｓａｌＭｏｔｉｏｎａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌｌｅｒ，ＵＭＡＣ）是
一款强大、灵活和易用的可编程多轴运动控制器，

其能广泛地满足从最简单到对性能要求极高的应

用场合，如准确度、精度、速度、功率、是否组合或

独立等要求。因此，ＵＭＡＣ广泛应用于机器人控
制、食品加工、机床、印刷、激光切割、自动焊接

等
［１２］
。目前，将高性能的 ＵＭＡＣ引入到精密装

配系统进行协同装配的研究正受到越来越多的

关注。

ＵＭＡＣ对精密伺服运动轴的控制主要采用传
统的 ＰＩＤ控制，这种控制方法原理比较简单，使用

起来相对方便；同时它具有一定的自适应性和鲁

棒性，常常被应用于各类工业环境
［３４］
。然而，精

密伺服运动控制场合对控制品质要求高，传统的

ＰＩＤ控制很难适应由运动结构变化引起参数摄
动、蠕变等，再加上运动系统负载的变化和干扰的

存在，使获取高的控制品质变得更加困难
［５６］
。

针对这一问题，目前主要采用的方法是将模糊理

论引入到 ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ参数调节上，优化原传统
的 ＰＩＤ控制器，提高伺服系统控制品质。如白晶、
王克选等将模糊控制与传统的 ＰＩＤ控制相结合，
设计了一种模糊 ＰＩＤ控制器，基于被控对象的实
时状态来动态调节 ＰＩＤ控制器的参数［７９］

。模糊

ＰＩＤ控制在一定程度上加强了系统的自适应性和
鲁棒性，提高了被控系统的动静态性能，然而该方

lenovo
全文下载
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法在隶属度函数的选取方面需要经验，其使用规

则比较复杂。

为了解决目前控制方法下系统自适应性和鲁

棒性不强，动静态性能不理想的问题，本文提出了

将径向基函数（ＲＢＦ）神经网络引入到 ＵＭＡＣ中
ＰＩＤ控制器的参数调节上。ＲＢＦ神经网络是一种
高效的前馈式神经网络，其具有强大的非线性映

射能力，同时能够自主学习、调整自适应于环境变

化。在对模型进行训练的过程中，它能最佳地逼

近于实际（线性／非线性）模型并获取全局最优
解。同时，相较于模糊理论，不需要隶属度函数调

节经验并且使用规则简便，因此被广泛应用于模

型预测
［１０１２］

。

在利用 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ进行控制的过
程中，本文首先利用ＲＢＦ神经网络对被控对象模

型进行实时动态预测，然后根据预测结果对

ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ控制器的 ３个参数 Ｋｐ（比例增益
Ｉｘｎ３０）、Ｋｉ（积分增益 Ｉｘｎ３３）、Ｋｄ（微分增益 Ｉｘｎ３１）
进行动态调整，实现了伺服系统的自适应性和鲁

棒性加强，以及动静态性能的提高。

１　系统描述
１．１　基于 ＵＭＡＣ的伺服系统

图１为基于 ＵＭＡＣ的伺服系统结构。在该
系统中，工控机负责向 ＵＭＡＣ发送位置控制指
令，ＵＭＡＣ负责接收伺服电机实际位置和指令位
置，做差值比较并向伺服驱动器发送伺服电机转

动方向和脉冲信息，驱动设备则根据脉冲和方向

信息对信号进行 ＳＶＰＷＭ调制，驱动伺服电机
转动。

图 １　基于 ＵＭＡＣ的伺服系统结构

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＵＭＡＣ

１．２　ＰＭＳＭ 数学模型及仿真模型的建立
ＰＭＳＭ数学模型是在不影响控制性能前提

下，忽略电机铁心的饱和，永磁材料导磁率为零，

不计涡流和磁滞损耗，三相绕组是对称均匀的，绕

组 中 感 应 电 势 波 形 是 正 弦 波 的 条 件 下 建

立的
［１３１５］

。

在假设条件下，ＰＭＳＭ的转子为圆筒形（Ｌｄ＝
Ｌｑ＝Ｌ），Ｌｄ、Ｌｑ为 ｄｑ轴定子电感，得到 ｄｑ旋转
坐标系下 ＰＭＳＭ的状态方程为

ｉ
·

ｄ

ｉ
·

ｑ

ω
·














ｒ

＝

－Ｒ
Ｌ

ｐｎωｒ ０

－ｐｎωｒ －Ｒ
Ｌ

－
ｐｎψｆ
Ｌ

０ ３
２
ｐｎψｆ －

Ｂｆ

















Ｊ

ｉｄ

ｉｑ

ω












ｒ

＋

ｕｄ
Ｌ

ｕｑ
Ｌ

－
ＴＬ



















Ｊ

（１）

式中：Ｒ为电枢绕组电阻；ｕｄ、ｕｑ为 ｄｑ轴定子电
压；ｉｄ、ｉｑ为ｄｑ轴定子电流；ψｆ为转子磁场等效磁
链；Ｊ为转动惯量；Ｂｆ为黏滞摩擦系数；ωｒ为转子
角速度；ω＝ｐｎωｒ为转子电角速度，ｐｎ为极对数；
ＴＬ为负载扰动。

采用 ｉｄ≡０的控制方式得 ＰＭＳＭ的解耦线性
状态方程为

ｉ
·

ｑ

ω
·








ｒ

＝
－Ｒ
Ｌ

－
ｐｎψｆ
Ｌ

３
２
ｐｎψｆ

１
Ｊ

－
Ｂｆ











Ｊ

ｉｑ
ω[ ]
ｒ

＋

ｕｑ
Ｌ

－
ＴＬ











Ｊ

（２）

根据式（２）建立 ＰＭＳＭ 传递模型，如图 ２
所示。

图 ２　ＰＭＳＭ传递模型

Ｆｉｇ．２　ＴｒａｎｓｆｅｒｍｏｄｅｌｏｆＰＭＳＭ

２　仿真分析

２．１　ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制原理

ＲＢＦ神经网络是由 Ｍｏｏｄｙ和 Ｄａｒｋｅｎ［１６］在
２０世纪８０年代末提出的一种神经网络，其是具有
单隐层的三层前馈网络。由于模拟了人脑中局部

调整、相互覆盖接受域的神经网络结构，因此，

ＲＢＦ神经网络是一种局部逼近网络，已证明它能
以任意精度逼近任意连续函数

［１７］
。

４６０２
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　第 １０期 李明，等：基于 ＵＭＡＣ的 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制

２．１．１　网络结构
ＲＢＦ神经网络是一种三层前向网络，如图 ３

所示，由输入到输出的映射是非线性的，而隐含层

到输出空间的映射是线性的，从而大大加快了学

习速度并避免局部极小问题。

图 ３　ＲＢＦ神经网络结构

Ｆｉｇ．３　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

２．１．２　被控对象 Ｊａｃｏｂｉｎ信息的辨识算法

在 ＲＢＦ神经网络结构中，ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］
Ｔ

为网络的输入向量。设 ＲＢＦ神经网络的径向基
向量 ｈ＝［ｈ１，ｈ２，…，ｈｍ］

Ｔ
，ｈｊ为高斯基函数。

ｈｊ＝ｅｘｐ －
ｘ－ｃｊ

２

２ｂｊ
( )２

　　ｊ＝１，２，…，ｍ （３）

式中：ｃｊ＝［ｃｊ１，ｃｊ２，…，ｃｊｉ，…，ｃｊｎ］
Ｔ
（ｉ＝１，２，…，ｎ）

为网络的第 ｊ个节点的中心矢量；ｂｊ为节点 ｊ的基
宽度参数，且为大于零的数。

设神经网络的基宽向量为

Ｂ＝［ｂ１，ｂ２，…，ｂｍ］
Ｔ

（４）
神经网络的权向量为

Ｗ ＝［ｗ１，ｗ２，…，ｗｍ］
Ｔ

（５）
辨识神经网络的输出为

ｙｍ（ｋ）＝ｗ１ｈ１＋ｗ２ｈ２＋… ＋ｗｍｈｍ （６）
辨识器的性能指标函数为

Ｊｂ ＝
１
２
（ｙ（ｋ）－ｙｍ（ｋ））

２
（７）

根据梯度下降法，输出权、节点中心及节点基

宽度参数的迭代算法如下：

Δｗｊ（ｋ）＝η（ｙ（ｋ）－ｙｍ（ｋ））ｈｊ （８）

ｗｊ（ｋ）＝ｗｊ（ｋ－１）＋Δｗｊ（ｋ）＋

　　α（ｗｊ（ｋ－１）－ｗｊ（ｋ－２）） （９）

Δｂｊ（ｋ）＝η（ｙ（ｋ）－ｙｍ（ｋ））ｗｊｈｊ
ｘ－ｃｊ

２

ｂｊ
３ （１０）

ｂｊ（ｋ）＝ｂｊ（ｋ－１）＋Δｂｊ＋

　　α（ｂｊ（ｋ－１）－ｂｊ（ｋ－２）） （１１）

Δｃｊｉ（ｋ）＝η（ｙ（ｋ）－ｙｍ（ｋ））ｗｊ
ｘｊ－ｃｊｉ
ｂｊ
２ （１２）

ｃｊｉ（ｋ）＝ｃｊｉ（ｋ－１）＋Δｃｊｉ（ｋ）＋
　　α（ｃｊｉ（ｋ－１）－ｃｊｉ（ｋ－２）） （１３）

式中：η为学习速率；α为动量因子。
Ｊａｃｏｂｉｎ阵（即为对象的输出对控制输入变化

的灵敏度信息）算法为

ｙ（ｋ）
Δｕ（ｋ）

≈
ｙｍ（ｋ）
Δｕ（ｋ）

＝∑
ｍ

ｊ＝１
ｗｊｈｊ

ｃｊｉ－ｘｊ
ｂｊ
２ （１４）

式中：ｘｊ＝Δｕ（ｋ）。
控制器的输入误差为

ｅ（ｋ）＝ｒ（ｋ）－ｃ（ｋ） （１５）
式中：ｒ（ｋ）为系统输入；ｃ（ｋ）为系统输出。

ＲＢＦ神经网络的整定指标为

Ｅ（ｋ）＝１
２
ｅ２（ｋ） （１６）

比例增益 Ｋｐ、积分增益 Ｋｉ、微分增益 Ｋｄ采用
梯度下降法进行调整：

Δｋｐ ＝－η
Ｅ
ｋｐ

＝－ηＥ
ｙ
·
ｙ
Δｕ
·
Δｕ
ｋｐ

＝

　　ηｅ（ｋ） ｙ
Δｕ
（ｅ（ｋ）－ｅ（ｋ－１）） （１７）

Δｋｉ＝－η
Ｅ
ｋｉ
＝－ηＥ

ｙ
·
ｙ
Δｕ
·
Δｕ
ｋｉ

＝

　　ηｅ（ｋ） ｙ
Δｕ
ｅ（ｋ） （１８）

Δｋｄ ＝－η
Ｅ
ｋｄ

＝－ηＥ
ｙ
·
ｙ
Δｕ
·
Δｕ
ｋｄ

＝

　　ηｅ（ｋ） ｙ
Δｕ
（ｅ（ｋ）－２ｅ（ｋ－１）＋ｅ（ｋ－２））

（１９）
Ｋｐ ＝ｋｐ＋Δｋｐ （２０）
Ｋｉ＝ｋｉ＋Δｋｉ （２１）
Ｋｄ ＝ｋｄ＋Δｋｄ （２２）

式中：ｋｐ、ｋｉ、ｋｄ为 ＰＩＤ整定的初值；
ｙ
Δｕ
为被控对

象的 Ｊａｃｏｂｉａｎ信息，由式（１４）可得。
　　在 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ下，利用 Ｓ函数对 ＲＢＦ
神经网络 ＰＩＤ控制算法进行编程实现，并将其引
入到对 ＰＭＳＭ的控制中得到基于 ＲＢＦ神经网络
ＰＩＤ控制的 ＰＭＳＭ伺服仿真模型，如图 ４所示。
图中：Ｋω为速度放大器的增益；Ｋｐｆ、Ｋωｆ分别为位
置、速度反馈增益。

２．２　仿真实验及结果分析
根据某型 ＰＭＳＭ电机，设置仿真参数 Ｒ＝

０．０１２０７Ω，Ｌ＝２．７９ｍＨ，ｐｎ＝４，ψｆ＝０．０７６４５Ｗｂ，

Ｂｆ＝０．０００１Ｎ／（ｍ／ｓ）。给定幅值为 １０００ｃｏｕｎｔｓ
的阶跃位置信号，并在 ｔ＝１ｓ处给定负载扰动信
号ＴＬ＝０．２Ｎ·ｍ，得到传统 ＰＩＤ控制、模糊 ＰＩＤ控
制和 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制下的位置阶跃响应
曲线如图５所示。图中：ｔｒ１、ｔｒ２、ｔｒ３分别为传统 ＰＩＤ

５６０２



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 ４　ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制的 ＰＭＳＭ伺服仿真模型

Ｆｉｇ．４　ＳｅｒｖｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆＰＭＳＭｂａｓｅｄｏｎＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｕｎｉｎｇＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ

图 ５　传统 ＰＩＤ控制、模糊 ＰＩＤ控制、ＲＢＦ神经网络

ＰＩＤ控制下位置阶跃响应曲线

Ｆｉｇ．５　ＳｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｂｙｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ，

ｆｕｚｚｙＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌａｎｄＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｕｎｉｎｇＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ

控制、模糊 ＰＩＤ控制和 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制下
的位置阶跃响应上升时间；ｔｓ１、ｔｓ２、ｔｓ３分别为传统
ＰＩＤ控制、模糊 ＰＩＤ控制和 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控
制下的位置阶跃响应调节时间（２％）。

通过仿真结果对比可知，相较于传统的 ＰＩＤ
控制和模糊 ＰＩＤ控制，ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制响
应时间快，调节时间短；在外加扰动情况下，ＲＢＦ
神经网络 ＰＩＤ控制仍能很好地对输入信号进行跟
随，具有较强的自适应性和鲁棒性。

利用 ＲＢＦ神经网络对 ＰＩＤ控制器参数进行
调节可以解决现有 ＵＭＡＣ中自适应性和鲁棒性
差、系统动静态性能不理想的问题，因此将 ＲＢＦ
神经网络方法引入 ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ参数调节中，下
面将基于嵌入式 ＰＬＣ对该算法进行实现。

３　控制实现

３．１　ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ控制器
ＵＭＡＣ提供了带有速度和加速度前馈的

ＰＩＤ＋陷波滤波控制器，使用者可以针对被控对
象的要求直接对相应的参数进行调节，从而达到

控制系统所需要的性能
［１８］
。ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ控制

器原理如图６所示。
图６中：ＩＭ为积分模式（Ｉｘｎ３４）；Ｋｖｆｆ为速度前

馈增益（Ｉｘｎ３２）；Ｋａｆｆ为加速度前馈增益（Ｉｘｎ３５）。
陷波滤波器的系数分别为：ｎ１ 为 Ｉｘｎ３６；ｎ２ 为
Ｉｘｎ３７；ｄ１为 Ｉｘｎ３８；ｄ２为 Ｉｘｎ３９（Ｉ为 ＵＭＡＣ的设置
变量，ｘｎ为对应的电机编号）。由图 ６可以推出
控制器的输出为

ｕ（ｚ）＝Ｋｐ｛Ｋｖｆｆ（１－ｚ
－１
）Ｒ（ｚ）＋Ｋａｆｆ（１－２ｚ

－１＋

　　ｚ－２）Ｒ（ｚ）＋（Ｒ（ｚ）－Ｃ（ｚ））［１＋
　　Ｋｉ／（１－ｚ

－１
）］－Ｃ（ｚ）Ｋｄ（１－ｚ

－１
）｝ （２３）

式中：Ｒ（ｚ）为给定位置；Ｃ（ｚ）为实际反馈位置。

图 ６　ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ算法原理图

Ｆｉｇ．６　ＰＩＤａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＵＭＡＣ

６６０２
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在此，忽略陷波滤波器对 ＵＭＡＣ的影响，可
以得出 ＵＭＡＣ主要由常规的 ＰＩＤ控制器部分和
速度、加速度部分组成。

３．２　ＰＬＣ程序的设计与实现
在利用 ＲＢＦ神经网络实现对 ＵＭＡＣ的 ＰＩＤ

参数的调整上，主要通过 ＵＭＡＣ的嵌入式 ＰＬＣ程
序实现。ＵＭＡＣ的嵌入式 ＰＬＣ程序可以通过反
馈通道实时地获取位置反馈，再与给定位置进行

比较获取位置误差，根据位置误差再相应地对

ＵＭＡＣ的 ３个 ＰＩＤ参数比例增益 Ｋｐ、积分增益
Ｋｉ、微分增益 Ｋｄ进行调整，其具体实现步骤如下：

步骤１　首先，根据手动整定信息，设置 ｋｐ、
ｋｉ、ｋｄ的初值；然后，设置 ＲＢＦ神经网络的输入层
节点数 ｎ、隐含层节点数 ｍ、学习速率 η、动量
因子 α。

步骤２　采样获取ｒ（ｋ）、ｃ（ｋ）的值，计算ｅ（ｋ）＝
ｒ（ｋ）－ｃ（ｋ）。

步骤３　对 ＲＢＦ神经网络的输入层参数进行
归一化处理，包括 ｕ（ｋ）－ｕ（ｋ－１），ｃ（ｋ），ｃ（ｋ－１），
ｅ（ｋ）－ｅ（ｋ－１），ｅ（ｋ），ｅ（ｋ）－２ｅ（ｋ－１）＋ｅ（ｋ－２），
ｕ（ｋ－１），Ｋｐ（ｋ－１），Ｋｉ（ｋ－１），Ｋｄ（ｋ－１）。

步骤 ４　根据梯度下降法，对输出权 ｗｊ（ｋ）、
节点中心 ｃｊｉ（ｋ）及节点基宽度参数 ｂｊ（ｋ）进行迭
代计算。

步骤５　计算待预测模型的 Ｊａｃｏｂｉａｎ信息。
步骤６　采用梯度下降法计算 Δｋｐ、Δｋｉ、Δｋｄ

及 Ｋｐ（ｋ）、Ｋｉ（ｋ）、Ｋｄ（ｋ），返回步骤２。
以上步骤可由图７来表示。

图 ７　ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制 ＰＬＣ程序流程图

Ｆｉｇ．７　ＰＬＣｐｒｏｇｒａｍｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＲＢＦｎｅｕｒａｌ

ｎｅｔｗｏｒｋｔｕｎｉｎｇＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ

４　实验验证

图８为精密装配系统，其主要由多轴协同运
动精密装配平台和以 ＵＭＡＣ为核心的控制系统
组成。

图９为精密装配系统下基于 ＵＭＡＣ的单轴
伺服运动实验子系统。该实验子系统主要由 ＰＣ、
ＵＭＡＣ、某型伺服电机、２４Ｖ开关电源和中间继电
器等部分组成。

在实验子系统下，分别进行了传统 ＰＩＤ控制、
模糊 ＰＩＤ控制和 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制下的伺
服系统位置阶跃响应实验和正弦跟踪实验，并对

伺服电机期望转动位置、实际转动位置和跟随误

差进行了实时采集。

１）给定的阶跃位置信号为

ε（ｔ）＝

０　　　　 ｔ＜０
１
２
Ａ１ ｔ＝０

Ａ１ ０＜ｔ≤ Ｔ１
０ Ｔ１













＜ｔ

（２４）

式中：Ａ１为阶跃信号幅值，取１０００ｃｏｕｎｔｓ；Ｔ１为阶
跃信号保持时间，取５００ｍｓ。

由图１０可知，ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制下的伺
服电机位置阶跃响应上升时间由传统ＰＩＤ控制

图 ８　精密装配系统

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｃｉｓｅａｓｓｅｍｂｌｙｓｙｓｔｅｍ

图 ９　基于 ＵＭＡＣ的伺服系统

Ｆｉｇ．９　ＳｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＵＭＡＣ

７６０２
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下的０．１６４ｓ和模糊 ＰＩＤ控制下的０．１１８ｓ减小到
了０．０１７ｓ，峰值时间由传统 ＰＩＤ控制下的０．１９６ｓ
和模糊 ＰＩＤ控制下的 ０．１３１ｓ减小到了 ０．０２３ｓ，
调节时间由传统 ＰＩＤ控制下的 ０．２１６ｓ和模糊
ＰＩＤ控制下的０．１４２ｓ减小到了 ０．０２５ｓ（１％），电
机响应速度变快。

２）给定的正弦位置信号为
ｆ（ｔ）＝Ａ２ｓｉｎ（２πｆｔ） （２５）

式中：Ａ２为正弦信号幅值，取 １０００ｃｏｕｎｔｓ；ｆ为正
弦信号频率，取１Ｈｚ。正弦信号重复周期数为２。

通过对比传统 ＰＩＤ控制、模糊 ＰＩＤ控制、ＲＢＦ
神经网络 ＰＩＤ控制下伺服电机位置正弦响应曲线
（见图１１），ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制下的位置动态
跟随最大误差由传统 ＰＩＤ控制下的 １８８ｃｏｕｎｔｓ和
模糊 ＰＩＤ控制下的１２０ｃｏｕｎｔｓ减小到了３９ｃｏｕｎｔｓ，

图 １０　给定位置条件下位置阶跃响应曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒ

ｇｉｖｅｎｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １１　给定位置条件下位置正弦响应曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒ

ｇｉｖｅｎｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

且误差波动较小，平稳性更好，电机动态跟随性能

显著提高。

根据位置阶跃响应实验和正弦跟踪实验结果

可知，与传统的 ＰＩＤ控制和模糊 ＰＩＤ控制相比，
ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制可以有效地提高被控伺
服电机的动静态性能，提升控制品质。

５　结　论

本文基于 ＵＭＡＣ，将 ＲＢＦ神经网络引入到了
ＰＩＤ控制器的参数调节上，对伺服电机进行了
控制。

１）通过仿真实验对比可知，相较于传统的

８６０２
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ＰＩＤ控制和模糊 ＰＩＤ控制，ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控
制响应时间快，调节时间短；在外加扰动情况下，

ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制仍能很好地对输入信号
进行跟随，具有较强的自适应性和鲁棒性。

２）通过位置阶跃响应实验可知，ＲＢＦ神经网
络 ＰＩＤ控制下的伺服电机位置阶跃响应上升时间
由传统 ＰＩＤ控制下的 ０．１６４ｓ和模糊 ＰＩＤ控制下
的０．１１８ｓ减小到了０．０１７ｓ，峰值时间由传统 ＰＩＤ
控制下的０．１９６ｓ和模糊 ＰＩＤ控制下的０．１３１ｓ减
小到了 ０．０２３ｓ，调节时间由传统 ＰＩＤ控制下的
０．２１６ｓ和模糊 ＰＩＤ控制下的 ０．１４２ｓ减小到了
０．０２５ｓ（１％），电机响应速度变快。

３）通过正弦跟踪实验可知，ＲＢＦ神经网络
ＰＩＤ控制下的位置动态跟随最大误差由传统 ＰＩＤ
控制 下 的 １８８ｃｏｕｎｔｓ和 模 糊 ＰＩＤ 控 制 下 的
１２０ｃｏｕｎｔｓ减小到了３９ｃｏｕｎｔｓ，且误差波动较小，平
稳性更好，电机动态跟随性能显著提高。

ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ控制有效地提高了基于
ＵＭＡＣ的电机伺服系统的动静态性能，提升了系
统的控制品质。
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ｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＰＭＡＣ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１３，３０（９）：

３３１３３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］白晶，于喜红，秦现生．基于 ＰＭＡＣ的码垛机器人模糊 ＰＩＤ

算法研究［Ｊ］．机械设计与制造工程，２０１６，４５（３）：４６４９．

ＢＡＩＪ，ＹＵＸＨ，ＱＩＮＸＳ．ＳｔｕｄｙｏｎｆｕｚｚｙＰＩＤａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｐａｌ

ｌｅｔｉｚｉｎｇｒｏｂｏｔｂａｓｅｄｏｎＰＭＡＣ［Ｊ］．ＭａｃｈｉｎｅＤｅｓｉｇｎａｎｄＭａｎｕ

ｆａｃｔｕｒｉｎｇＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，４５（３）：４６４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＴＩＡＮＣＸ，ＬＩＸＷ，ＨＵＺ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆｆｕｚｚｙｓｅｌｆｒｅｇｕｌａｔｉｏｎ

ＰＩＤａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＰＭＡＣ［Ｊ］．Ｍａｃｈｉｎｅｒｙ＆Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，

２０１０，５７（１０）：６０６３．

［１０］ＳＯＮＧＹ，ＬＩＵＹ，ＺＨＵＨ．ＡＰＭＳＭｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｏｎ

ＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋａｎｄｓｉｎｇｌｅｎｅｕｒｏｎＰＩＤ［Ｊ］．Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ

Ｗｏｒｌｄ，２０１７，３８（２）：１２２１２６．

［１１］江维，吴功平，曹琪，等．输电线路带电作业机器人机械手

ＲＢＦ神经网络控制［Ｊ］．东北大学学报（自然科学版），

２０１７，３８（１０）：１３８８１３９３．

ＪＩＡＮＧＷ，ＷＵＧＰ，ＣＡＯＱ，ｅｔａｌ．ＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｃｏｎｔｒｏｌ

ｏｆｌｉｖｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｒｏｂｏｔｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｆｏｒｈｉｇｈｖｏｌｔａｇｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ

ｌｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｒｔｈｅａｓｔｅｒｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），

２０１７，３８（１０）：１３８８１３９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］周佳，卢少武，周凤星．伺服位置控制参数的 ＲＢＦ神经网络

自整定研究［Ｊ］．组合机床与自动化加工技术，２０１６（３）：

７５７７．

ＺＨＯＵＪ，ＬＵＳＷ，ＺＨＯＵＦＸ．Ｓｔｕｄｙｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍ

ｅｔｅｒｓａｕｔｏｔｕｎｉｎｇｏｆｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

［Ｊ］．ＭｏｄｕｌａｒＭａｃｈｉｎｅＴｏｏｌ＆ＡｕｔｏｍａｔｉｃＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈ

ｎｉｑｕｅ，２０１６（３）：７５７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］舒志兵，周玮，李运华．交流伺服运动控制系统［Ｍ］．北京：

清华大学出版社，２００６：６６８２．

ＳＨＵＺＢ，ＺＨＯＵＷ，ＬＩＹＨ．ＡＣｓｅｒｖｏｍｏｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６：６６８２（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１４］ＡＢＵＲＵＢＨ，ＩＱＢＡＬＡ，ＧＵＺＩＮＳＫＩＪ．Ｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｎ

ｔｒｏｌｏｆＡＣｄｒｉｖｅｓｗｉｔｈＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋｍｏｄｅｌｓ［Ｍ］．Ｎｅｗ

Ｙｏｒｋ：Ｗｉｌｅｙ，２０１２．

［１５］ＫＵＮＧＹＳ，ＮＧＵＹＥＮＶＱ，ＨＵＡＮＧＣＣ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌｉｎｋ／Ｍｏｄ

ｅｌＳｉｍｃｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｅｎｓｏｒｌｅｓｓＰＭＳＭｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ［Ｃ］∥

ＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１２：１４０５１４１０．

［１６］ＤＡＲＫＥＮＣ，ＭＯＯＤＹＪ．Ｆａｓｔａｄａｐｔｉｖｅｋｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ：Ｓｏｍｅ

ｅｍｐｉｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓ［Ｃ］∥ＩＪＣＮＮＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｉｎｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，１９９０：２３３２３８．

［１７］李文鹏．基于 ＵＭＡＣ的超精密机床数控系统设计及参数自

整定研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１６：４５５７．

ＬＩＷ Ｐ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｕｌｔｒａｐｒｅｃｉｓｉｏｎｍａｃｈｉｎｅｔｏｏｌｎｕｍｅｒｉｃａｌｃｏｎ

ｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍａｎｄａｕｔｏｔｕｎｉｎｇｆｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｂａｓｅｄｏｎＵＭＡＣ［Ｄ］．

Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６：４５５７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１８］吴晓明，马立廷，郑协，等．改进的 ＲＢＦ神经网络 ＰＩＤ算法

在电液伺服系统中应用［Ｊ］．机床与液压，２０１５，４３（１１）：

６３６６．

９６０２
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

ＷＵＸＭ，ＭＡＬＴ，ＺＨＥＮＧＸ，ｅｔａｌ．ＩｍｐｒｏｖｅｄＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔ

ｗｏｒｋＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｕｓｅｄｉｎｅｌｅｃｔｒｏｈｙｄｒａｕｌｉｃｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍ

［Ｊ］．ＭａｃｈｉｎｅＴｏｏｌ＆ Ｈｙｄｒａｕｌｉｃｓ，２０１５，４３（１１）：６３６６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　李明　女，博士，讲师。主要研究方向：振动分析与控制、惯性

导航与组合导航。

封航　男，硕士研究生。主要研究方向：精密伺服控制、运动

控制。

张延顺　男，博士，副教授。主要研究方向：惯性导航与组合

导航。

ＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｕｎｉｎｇＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎＵＭＡＣ
ＬＩＭｉｎｇ，ＦＥＮＧＨａｎｇ，ＺＨＡＮＧＹａｎｓｈｕｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅｓｅｌｆａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｃｕｒｒｅｎｔｆｕｚｚｙＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ
ａｄｏｐｔｅｄｂｙｕｎｉｖｅｒｓａｌｍｏｔｉｏｎａｎｄａｕｔｏｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ（ＵＭＡＣ）ｗｅｒｅｎｏｔｓｔｒｏｎｇ，ａｎｄｔｈｅｓｔａｔｉｃｄｙｎａｍｉｃｐｅｒ
ｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｔｈｅｍｗａｓｎｏｔｉｄｅａｌ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｗａｓａｄｏｐｔｅｄｔｏ
ａｕｔｏｍａｔｉｃａｌｌｙａｄｊｕｓｔＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈｅｎｔｈｅｓｅｌｆａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｓｅｒ
ｖｏｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｉｓｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｗａｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄ
ｂｙｅｍｂｅｄｄｅｄＰＬＣｐｒｏｇｒａｍ ｏｆＵＭＡＣ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｔｒａｃｋｉｎｇ
ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｒｉｓｅｔｉｍｅｏｆｓｅｒｖｏｍｏｔｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｔｅｐｒｅｓｐｏｎｓｅｂｙＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｕｎｉｎｇＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ
ｄｅｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ０．１６４ｓｂｙｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ０．１１８ｓｂｙｆｕｚｚｙＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｔｏ０．０１７ｓ，ｔｈｅｐｅａｋｔｉｍｅ
ｄｅｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ０．１９６ｓｂｙｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ０．１３１ｓｂｙｆｕｚｚｙＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｔｏ０．０２３ｓ，ａｎｄｔｈｅｓｅｔｔｉｎｇ
ｔｉｍｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ０．２１６ｓｂｙｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ０．１４２ｓｂｙｆｕｚｚｙＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｔｏ０．０２５ｓ，ｗｈｉｃｈ
ｍｅａｎｔｈａｔｔｈｅｍｏｔｏｒｒｅｓｐｏｎｄｓｆａｓｔｅｒ．Ｍｅａｎｔｉｍｅ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｆｏｌｌｏｗｉｎｇｅｒｒｏｒｐｅａｋｖａｌｕｅｏｆｍｏｔｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｉｎｕ
ｓｏｉｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｂｙＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｕｎｉｎｇＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｄｅｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ１８８ｃｏｕｎｔｓｂｙｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ
ａｎｄ１２０ｃｏｕｎｔｓｂｙｆｕｚｚｙＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｔｏ３９ｃｏｕｎｔｓ，ａｎｄｔｈｅｅｒｒｏｒｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｉｓｓｍａｌｌａｎｄｓｔｅａｄｙ，ｗｈｉｃｈｍｅａｎ
ｔｈａｔｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｔｒａｃｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｍｏｔｏｒｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｕｎｉｖｅｒｓａｌｍｏｔｉｏｎａｎｄａｕｔｏｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ（ＵＭＡＣ）；ＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ；ｓｅｌｆａｄａｐｔａｂｉｌｉ
ｔｙ；ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ；ｓｔａｔｉｃｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０１１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３１５０８：３１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３１４．１７３６．０１０．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１２０２０１０，６１４７３０１９）

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

０７０２
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基于信息熵和粗糙集的空中目标威胁评估方法

杨远志１，周中良１，，刘宏强１，寇添１，范翔宇２

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．空军工程大学 装备管理与安全工程学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：针对粗糙集（ＲＳ）理论在处理评估问题时，无法处理决策属性缺失的信息系
统的问题，提出一种基于信息熵（ＩＥ）和粗糙集的空中目标威胁评估模型。该模型通过信息熵
方法计算各属性权重，选取最大权重的属性替代决策属性，构建完备的粗糙集决策信息系统，

并根据属性重要性方法进行离散化处理，基于决策辨识矩阵实现属性约简和权重计算，对空中

目标的威胁程度进行量化评估。模型拓宽了粗糙集理论在评估中的适用范围，减少对先验信

息的需求与人为主观因素的影响。仿真结果表明，该方法可以实现对空中目标的有效评估。

关　键　词：空中目标；地面防空；粗糙集（ＲＳ）；信息熵（ＩＥ）；威胁评估
中图分类号：ＴＮ９７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０７１０７

　　空中目标威胁评估是地面防空系统进行武器
配置和资源管理的基础，对于提高防空系统多目

标攻击和生存能力具有极其重要的价值
［１］
。

空中目标威胁评估是典型的多属性决策问

题，根据空中目标对地面防空系统产生威胁的各

影响因素，建立科学、合理的威胁评估模型，并求

解各目标威胁等级
［２］
。目前，相关领域学者对于

威胁评估的研究已经取得了丰硕的成果：文

献［３］基于灰色系统理论改进了威胁评估中的指
标权重计算方法，构建威胁评估模型并计算威胁

等级；文献［４］针对静态评估无法与实战相结合
的问题，将直觉模糊熵与动态直觉模糊方法相结

合，确定目标树典型矩阵并对目标属性进行赋权，

建立动态多目标威胁评估模型；文献［５］将层次
分析法和主成分分析方法相结合，确定目标属性

权重，建立威胁评估模型；文献［６］利用相邻指标
相对重要性模糊标度值确定评估指标的权重系

数，基于遗传算法建立了威胁评估模型，克服局部

收敛问题，实现空战态势的有效评估；文献［７］针

对指标中存在的模糊不确定性信息问题，提出采

用区间数的方法建立多目标威胁评估模型；文

献［８］在多目标威胁评估的基础上，采用神经网
络方法对多目标协同分配攻击进行建模，实现对

多目标的合理评估和分配；文献［９］采用支持向
量机方法得到评估指标与威胁度之间的非线性量

化关系，量化目标威胁程度。上述方法均可实现

对多目标的威胁评估，但灰色理论、模糊理论和层

次分析法等均存在人为主观因素的影响，神经网

络和支持向量机等方法需要大量的先验信息作为

训练样本，难以满足防空作战的需要。

针对上述方法存在的不足，本文融合信息熵

（ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｔｒｏｐｙ，ＩＥ）方法与粗糙集（Ｒｏｕｇｈ
Ｓｅｔ，ＲＳ）理论对空中目标威胁程度进行定量评估。
粗糙集理论不需要先验知识，能够处理不完备、不

精确信息，具有一定的容错性和实效性，且该方法

基于数据驱动，能够消除数据冗余，提取决策规

则，规避人为主观因素的影响
［１０］
。但是在信息系

统缺少决策属性时，经典粗糙集理论无法对其进

lenovo
全文下载
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行处理，因此本文提出利用信息熵方法选取权重

最大的属性来替代决策属性，构造粗糙集理论可

以处理的信息系统，解决粗糙集理论在处理无决

策属性问题时的短板，寻找一种新的空中目标威

胁评估方法。

１　基于信息熵的目标属性权重计算

信息熵由 Ｓｈａｎｎｏｎ［１１］于１９４８年提出，是信息
论中信息无序程度的度量。某属性信息熵越大，

信息无序度越高，信息量越小，其在评价中的权重

越小，因此信息熵可用于评估系统中属性权重的

大小。

本文借鉴信息熵方法，计算各目标属性的信

息熵和权重，确定权重最大的属性来替代决策属

性，为构建粗糙集理论评估模型建立基础。

１．１　目标属性的确定
根据攻防双方实际作战态势，从空中目标的

角度出发，综合考虑影响目标威胁程度的作战参

数和性能指标，选取目标的类型、速度、高度、距

离、航向角及干扰能力作为评估指标
［９，１２］

。

１．２　属性权重的计算

信息熵计算各属性权重的具体步骤如下
［１３］
：

步骤１　构造决策矩阵。
假设有 ｍ个空中目标，ｎ个目标属性，根据原

始样本数据构造决策矩阵 Ｃ＝（ｃｉｊ）ｍ×ｎ。其中 ｃｉｊ
为第 ｉ组数据关于第 ｊ个属性的值。

步骤２　计算特征值矩阵。
求取矩阵 Ｃ的特征值，并将对应的特征值向

量组成特征值矩阵：

λ＝

λ１１ λ１２ … λ１ｎ

λ２１ λ２２ … λ２ｎ

  

λｍ１ λｍ２ … λ

















ｍｎ

（１）

步骤３　特征值矩阵规范化。
对 λ矩阵进行规范化处理，消除空中目标不

同属性之间的量纲差异。此步骤需要判定 λ矩
阵中各属性的性质，划分效益型和成本型，从而得

到规范化特征值矩阵 Ｒ＝（ｒｉｊ）ｍ×ｎ。
其中，效益型是指其值越大，威胁程度越大，

计算公式为

ｒｉｊ＝
λｉｊ－ｍｉｎλｉｊ

ｍａｘλｉｊ－ｍｉｎλｉｊ
（２）

成本型是指其值越大，威胁程度越小，计算公

式为

ｒｉｊ＝
ｍａｘλｉｊ－λｉｊ

ｍａｘλｉｊ－ｍｉｎλｉｊ
（３）

步骤４　矩阵 Ｒ归一化。
对矩阵 Ｒ的每一列进行归一化处理，得到

Ｒ′＝（ｒ′ｉｊ）ｍ×ｎ （４）
式中：

ｒ′ｉｊ＝
ｒｉｊ

∑
ｍ

ｉ＝１
ｒｉｊ

（５）

步骤５　计算属性信息熵。
利用式（６）计算属性 ｃｊ的信息熵：

Ｅｊ＝－
１
ｌｎｍ∑

ｍ

ｉ＝１
ｙ′ｉｊｌｎｙ′ｉｊ （６）

考虑到对数函数的性质，规定当 ｙ′ｉｊ＝０时，
ｙ′ｉｊｌｎｙ′ｉｊ＝０。

步骤６　得到权重向量。
通过各属性的信息熵可以得到各属性权重并

组成权重向量：

ω＝（ω１，ω２，…，ωｎ） （７）
式中：

ωｊ＝
１－Ｅｊ

∑
ｎ

ｋ＝１
（１－Ｅｋ）

（８）

１．３　确定权重最大的属性替代决策属性
取属性权重向量 ω＝（ω１，ω２，…，ωｎ）中最大

的权重值记为 ω０：
ω０ ＝ｍａｘ｛ωｊ｝　ｊ＝１，２，…，ｎ （９）

与 ω０相对应的目标属性即可作为决策属性，
将此决策属性和其他条件属性联合，构造粗糙集

理论可以处理的威胁评估模型。

２　基于粗糙集的目标威胁评估

粗糙集理论可以在保持分类能力不变的情况

下，通过数据挖掘和知识发现，实现对数据规律的

探寻，从而实现对评估问题的求解。本文通过信

息熵方法选取目标属性替代决策属性，构建完整

的粗糙集理论威胁评估模型。

２．１　构建决策环境
粗糙集理论定义｛Ｕ，Ａ，Ｆ，Ｄ｝为决策信息系

统。其中，Ｕ＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ｝为评估对象的集合；
Ａ＝｛ａ１，ａ２，…，ａｍ｝为条件属性的集合；Ｆ＝｛ｆｌ：
Ｕ→Ｖｌ（ｌ≤ｍ）｝为 Ｕ与 Ａ之间的关系集，Ｖｌ为
ａｌ（ｌ≤ｍ）的值域；Ｄ：Ｕ→ＶＤ为决策。
２．２　离散属性值

采用属性重要性的离散化方法，将原始数据

转化为粗糙集可以处理的数据类型，主要步骤

２７０２
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如下
［１４］
：

步骤１　选取初始种群，并对其进行初始化
处理 ｐｏｐ（Ｇ），Ｇ＝１。

步骤 ２　令 Ｚ为条件属性子集，Ａ为条件属

性集，Ｙ为决策属性集导出的分类，Ｕ＝∪
ｉ＝１

ｐ

Ｘｉ是论

域 Ｕ上定义的知识，则 Ｚ对于 Ｙ近似分类的
质量：

ｒＺ（Ｙ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ｚ－（Ｘｉ） ／Ｕ （１０）

Ｚ在 Ａ中的重要性：
ＥＺ（Ｙ）＝ｒＡ（Ｙ）－ｒＡ／Ｚ（Ｙ） （１１）

计算各个体的适应度 ｆｉｔｎｅｓｓ（ｉ）及适应度的
和 ｓｕｍ（Ｇ）。

步骤３　选择操作：轮盘赌选择法在每轮中生

成一个［０，１］的均匀随机数，选择累计概率与该
随机数最接近的个体作为下一代的个体。杂交操

作：随机选取杂交点产生随机数，确定杂交次数及

参与杂交的父辈个体，对杂交点后的部分子串进行

交换，产生下一代个体。变异操作：随机选取变异个

体，确定变异断点，若原为１，则变异为０，反之为１。
步骤４　统计所有个体，删除重复项。
步骤５　终止条件 ｓｕｍ（Ｇ）／ｔｏｔａｌ（Ｇ）＞１－ε，

ε为给定的小正数，若满足，则结束；否则，Ｇ＝
Ｇ＋１，返回步骤２。

２．３　属性约简

基于决策辨识矩阵
［１０］
的属性约简方法如下：

步骤１　构造决策辨识矩阵。
称｛Ｕ，Ａ，Ｆ，Ｄ｝为决策信息系统，记为

Ｄｄ（［ｘｉ］Ａ，［ｘｊ］Ａ）＝
｛ａｌ∈ Ａ｜ｆｌ（ｘｉ）≠ ｆｌ（ｘｉ）｝　　　 ［ｘｉ］ｄ∩ ［ｘｊ］ｄ ＝

 ［ｘｉ］ｄ∩ ［ｘｊ］ｄ
{ ≠ 

（１２）

　　则 Ｄｄ（［ｘｉ］Ａ，［ｘｊ］Ａ）为［ｘｉ］Ａ与［ｘｊ］Ａ的决策
辨识集，称式（１３）为决策辨识矩阵：
Ｄｄ ＝（Ｄｄ（［ｘｉ］Ａ，［ｘｊ］Ａ）｜［ｘｉ］Ａ，［ｘｊ］Ａ∈ Ｕ／ＲＡ）

（１３）
式中：ＲＡ为 Ｕ上的等价关系。

步骤２　构造决策约简集。
若 Ｂ为决策协调集，Ｄｄ（［ｘｉ］Ａ，［ｘｊ］Ａ）≠

，有
Ｂ∩ Ｄｄ（［ｘｉ］Ａ，［ｘｊ］Ａ）≠  （１４）

ＣＢ都不为决策协调集，称 Ｂ为决策约
简集。

２．４　计算属性指标下的决策属性的权重表
称｛Ｕ，Ａ，Ｆ，Ｄ｝是决策信息系统，每个属性子

集 ａＡ决定了一个不可区分的关系 ｉｎｄ（ａ）：
ｉｎｄ（ａ）＝｛（ｘ，ｙ）∈ＵＵ ａ∈Ａ，ａ（ｘ）＝ａ（ｙ）｝

（１５）
关系 ｉｎｄ（ａ）构成了 Ｕ的一个分类。

　　通过对条件属性和决策属性的分类，定义相
似度：

βｉｉｊ＝
Ｄｔ∩ Ｃｉｊ
Ｃｉｊ

（１６）

式中：Ｄｔ为决策属性的第 ｔ个等价类；Ｃｉｊ为第 ｉ个

条件属性的第 ｊ个等价类。取 βｉｉｊ中的最大值作为
对象在决策属性中的局部权重。

结合信息熵求得的属性权重向量，可以得到

指标 Ｑ用于评估目标威胁程度：

Ｑ＝∑
ｍ

ｉ＝１
ωｊβｉｊ （１７）

将指标 Ｑ进行排序，可得到对空中目标的威
胁程度排序结果。

３　威胁评估处理流程

将信息熵方法与粗糙集理论相结合，用以构建

对空中目标进行威胁评估的方法模型（见图１）。

图 １　威胁评估模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

３７０２
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　　地面防空系统将侦收到的空中目标信息用以
构建粗糙集处理的决策环境，通过信息熵弥补其

无法处理无决策属性信息系统的不足，实现对空

中目标的威胁评估，整个评估流程可以分为 ２个
模块。一是信息熵处理模块，采用信息熵方法计

算各属性的信息熵和权重，选取权重最大的属性

替代决策属性并得到权重向量。二是粗糙集处理

模块，将得到的决策属性与目标属性用以构建决

策信息系统，按照属性重要性的步骤离散决策信

息表，得到核心属性并进行属性约简，计算各属性

指标下决策属性的权重值。最后，将两模块输出

结果进行处理，得到评估目标威胁程度的指标 Ｑ，
对指标进行排序，即可得到各目标的威胁程度。

４　仿真分析

提取文献［１２］仿真部分的 ６组典型数据并
去除其决策属性，作为本文的样本数据，构建已知

方案集（即初始信息表），按照本文 ＩＥＲＳ模型进
行空中目标威胁度量值的评估运算，对比评估运

算结果，从而验证本文模型的可行性和有效性。

为表示方便，将目标类型、目标速度、目标航向角、

目标干扰能力、目标高度、目标距离６个目标属性
依次简记为 ａ１、ａ２、ａ３、ａ４、ａ５、ａ６。

表１中，ａ１、ａ４、ａ５为定性指标，需要对其进行
量化处理以适应粗糙集理论的数据需求方式。对

此，本文做出如下量化规则
［９，１５］

：

１）目标类型：小型目标（如巡航导弹）、大型
目标（如轰炸机）、直升机依次量化为３、２、１。

２）目标干扰能力：强、中、弱、无依次量化为
４、３、２、１。

３）目标高度：高、中、低、超低依次量化为 ４、
３、２、１。

可以得到如表 ２所示的量化数据，作为本文
模型处理的初始信息表。

对各目标属性进行分析，可以得到如下结论：

ａ１、ａ２、ａ４为效益型属性；ａ３、ａ５、ａ６为成本型属性。
利用式（１）求取特征值矩阵，式（２）～式（４）实

表 １　目标威胁数据库数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｄａｔａｏｆｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔｄａｔａｂａｓｅ

目　标 ａ１ ａ２／（ｍ·ｓ
－１）ａ３／（°） ａ４ ａ５ ａ６／ｍ

ｔ１ 大型目标 ５００ １３０ 强 高 ３６０

ｔ２ 大型目标 ５５０ ９０ 中 中 １６０

ｔ３ 小型目标 ６００ ５０ 中 高 １６０

ｔ４ 小型目标 ７５０ １５０ 中 超低 ４００

ｔ５ 直升机 ８８ １４０ 无 超低 ３２０

ｔ６ 直升机 ９０ １８０ 弱 低 １７０

施归一化处理，得到如表３所示的归一化决策矩阵。
通过式（６）～式（８）计算得到各属性的权重

（见表４）。
从表４的属性权重可以看出 ａ５的权重最大。

因此，可以将 ａ５作为决策属性 Ｄ，构造完备的信
息决策表，并对各属性进行离散化处理，得到如

表５所示的完备离散化数据。
结合式（１２）～式（１３）得到如表 ６所示的决

策辨识矩阵。

表 ２　初始信息表

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

目　标 ａ１ ａ２／（ｍ·ｓ
－１）ａ３／（°） ａ４ ａ５ ａ６／ｍ

ｔ１ ２ ５００ １３０ ４ ４ ３６０
ｔ２ ２ ５５０ ９０ ３ ３ １６０
ｔ３ ３ ６００ ５０ ３ ４ １６０
ｔ４ ３ ７５０ １５０ ３ １ ４００
ｔ５ １ ８８ １４０ １ １ ３２０
ｔ６ １ ９０ １８０ ２ ２ １７０

表 ３　归一化决策矩阵

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｔｒｉｘａｆｔｅｒｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ

目　标 ａ１ ａ２ ａ３ ａ４ ａ５ ａ６
ｔ１ ０．１９７７ ０．２５０５ ０．２５０５ ０．２７３８ ０．２８９７ ０．２３９９
ｔ２ ０．１７５５ ０．０４３０ ０．０４３０ ０．００１７ ０．００１７ ０．００１２
ｔ３ ０．１７８２ ０．０４１６ ０．０４１６ ０．０３５２ ０．００５４ ０．００２４
ｔ４ ０．２６７２ ０．１７３１ ０．１７３１ ０．３３５５ ０．５３２６ ０．４８４５
ｔ５ ０．０９４３ ０．３５８６ ０．３５８６ ０．３１２３ ０．１７０４ ０．２７２０
ｔ６ ０．０８７１ ０．１３３２ ０．１３３２ ０．０４１５ ０．０００２ ０

表 ４　各属性权重

Ｔａｂｌｅ４　Ｗｅｉｇｈｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔｒｉｂｕｔｅｓ

属　性 ａ１ ａ２ ａ３ ａ４ ａ５ ａ６

权　重 ０．０２８６ ０．０９６３ ０．０９６３ ０．１８０８ ０．３０５８ ０．２９２２

表 ５　离散化数据

Ｔａｂｌｅ５　Ｄａｔａａｆｔｅｒｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ

目　标 ａ１ ａ２ ａ３ ａ４ ａ５ ａ６
ｔ１ ２ ３ ３ ４ ４ ４
ｔ２ ２ ３ ２ ３ １ ３
ｔ３ ４ ４ １ ３ １ ４
ｔ４ ４ ４ ４ ３ ４ １
ｔ５ １ １ ３ １ ３ １
ｔ６ １ １ ４ ２ １ ２

　　依据式（１４）对表 ６进行约简，得到系统的核
心属性为 ａ１；相对必要属性为 ａ３、ａ６，约简后的决
策系统如表７所示。

结合式（１５）计算目标对条件属性和决策属
性的分类：

Ｕ／ａ１＝｛ｔ１，ｔ２｝，｛ｔ３，ｔ４｝，｛ｔ５，ｔ６｝
Ｕ／ａ３＝｛ｔ１，ｔ５｝，ｔ２，ｔ３，｛ｔ４，ｔ６｝
Ｕ／ａ６＝｛ｔ１，ｔ２，ｔ３｝，ｔ４，｛ｔ５，ｔ６｝
Ｕ／Ｄ＝｛ｔ１，ｔ３｝，ｔ２，｛ｔ４，ｔ５｝，ｔ６

４７０２
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表 ６　决策辨识矩阵

Ｔａｂｌｅ６　Ｄｅｃｉｓｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍａｔｒｉｘ

目　标 ａ１ ａ２ ａ３ ａ４ ａ５ ａ６
ｔ１  ａ３ａ４ａ６  ａ１ａ２ａ３ａ４ ａ１ａ２ａ４ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４ａ６
ｔ２ ａ３ａ４ａ６  ａ１ａ２ａ３ ａ１ａ２ａ３ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４
ｔ３  ａ１ａ２ａ３  ａ３ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４
ｔ４ ａ１ａ２ａ３ａ４ ａ１ａ２ａ３ａ６ ａ３ａ６   ａ１ａ２ａ４ａ６
ｔ５ ａ１ａ２ａ４ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４ａ６   ａ３ａ４ａ６
ｔ６ ａ１ａ２ａ３ａ４ａ６ ａ１ａ２ａ３ａ４ ａ１ａ２ａ３ａ４ ａ１ａ２ａ４ａ６ ａ３ａ４ａ６ 

　　通过式（１６）计算得到各属性指标下的决策
属性的权重如表８所示。

最终由式（１７）得到各个目标的威胁度量值
Ｑ（见表９）。

将本文仿真结果与文献［１２］样本数据的威
胁值进行对比（见图２）。

将表９中 ＩＥＲＳ模型得到的各目标威胁度量
值进行排序，可以得到空中目标威胁程度为 ｔ４＞
ｔ３＝ｔ２＞ｔ１＝ｔ５＞ｔ６，将排序结果与文献［１２］中的
目标威胁原始样本决策进行对比，可以发现其变

化规律趋于一致，验证了本文模型仿真结果的正

确性，说明采用信息熵方法选取权重最大的属性

替代决策属性是可行和有效的，可以较好地判定

空中目标的威胁程度，解决在决策属性未知情况

下的空中目标威胁评估问题，拓宽粗糙集理论进

行评估的适用范围。同时，粗糙集理论基于数据

驱动，降低对先验信息的需求和人为主观因素的

影响，为构建科学、合理的威胁评估模型提出一种

新的工程决策方法。模型可为后续的武器配置和

资源管理提供支撑，可作为后续电子对抗或火力

表 ７　约简后的决策系统

Ｔａｂｌｅ７　Ｄｅｃｉｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍａｆｔｅｒｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

目　标 ａ１ ａ３ ａ６ Ｄ

ｔ１ ２ ３ １ ４

ｔ２ ２ ２ １ ３

ｔ３ ４ １ １ ４

ｔ４ ４ ４ ４ １

ｔ５ １ ３ ３ １

ｔ６ １ ４ ３ ２

表 ８　各属性指标下的决策属性权重值

Ｔａｂｌｅ８　Ｗｅｉｇｈｔｅｄｖａｌｕｅｏｆｄｅｃｉｓｉｏｎａｔｔｒｉｂｕｔｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔｒｉｂｕｔｅｉｎｄｅｘｅｓ

目　标 ａ１ ａ３ ａ６ Ｄ

ｔ１ ０．５ ０．５ ０．６７ １

ｔ２ ０．５ １ ０．６７ １

ｔ３ ０．５ １ ０．６７ １

ｔ４ ０．５ ０．５ １ １

ｔ５ ０．５ ０．５ ０．５ １

ｔ６ ０．５ ０．５ ０．５ １

表 ９　各目标威胁值

Ｔａｂｌｅ９　Ｔｈｒｅａｔｖａｌｕｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｒｇｅｔｓ

目　标 威 胁 值

ｔ１ ０．５６４０

ｔ２ ０．６１２２

ｔ３ ０．６１２２

ｔ４ ０．６６０４

ｔ５ ０．５１４４

ｔ６ ０．５１４４

图 ２　仿真决策与样本决策对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｅｃｉｓｉｏｎ

ａｎｄｏｒｉｇｉｎａｌｄｅｃｉｓｉｏｎ

打击决策时的理论依据。

５　结　论
１）采用信息熵方法计算目标属性权重，选取

权重最大的属性替代决策属性，构建完备的粗糙

集威胁评估模型，实现对空中多目标的定量评估，

拓宽了粗糙集理论的适用范围，解决在决策未知

情况下的空中目标威胁评估问题。

２）粗糙集理论在数据支持的基础上，可以减
少人为主观因素的影响，且离散化过程对数据具

有一定程度的容错性，易于实现实时精确评估，为

地面防空系统进行空中目标威胁评估、合理配置

防空资源提供了一种新的工程决策方法。
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ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９（１０）：

１３０９１３１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＫＡＮＧＢＹ，ＺＨＡＮＧＹＪ，ＤＥＮＧＸＹ，ｅｔａｌ．Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｔｈｒｅａｔｂａｓｅｄｏｎｍｉｎｄｉｓｔａｎｃｅａｍｏｎｇｉｎｔｅｒｖａｌ

ｎｕｍｂｅｒｓ［Ｃ］∥２０１１ＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ

（ＣＣＤＣ）．Ｓｈｅｎｙａｎｇ：ＥｄｉｔｏｒｉａｌＯｆｆｉｃｅｏｆＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，

２０１１：２０３６２０３９．

［８］ＦＵＬ，ＷＡＮＧＱ，ＸＵＪ，ｅｔａｌ．Ｔａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔａｎｄｓｏｒｔｉｎｇｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｔａｒｇｅｔａｔｔａｃｋｉｎｍｕｌｔｉａｉｒｃｒａｆｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｂａｓｅｄｏｎＲＢＦ

［Ｃ］∥２０１２２４ｔｈＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．

Ｘｉ’ａｎ：ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１２：

１９３５１９３８．

［９］李姜，郭立红．基于改进支持向量机的目标威胁估计［Ｊ］．

光学精密工程，２０１４，２２（５）：１３５４１３６２．

ＬＩＪ，ＧＵＯＬＨ．ＴａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｕｓｉｎｇｉｍｐｒｏｖｅｄＳＶＭ

［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，２２（５）：１３５４

１３６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］张文修，仇国芳．基于粗糙集的不确定决策［Ｍ］．北京：清华

大学出版社，２００６：２６２７．

ＺＨＡＮＧＷ Ｘ，ＱＩＵＧＦ．Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｂａｓｅｄｏｎ

ｒｏｕｇｈｓｅｔｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６：２６２７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＳＨＡＮＮＯＮＣＥ．Ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｔｈｅｏｒｙｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＢｅｌｌＳｙｓｔｅｍＴｅｃｈｎｉｃａｌＪｏｕｒｎａｌ，１９４８，２７（４）：３７９４２３．

［１２］刘海波，王和平，沈立项．基于 ＳＡＰＳＯ优化灰色神经网络的

空中目标威胁估计［Ｊ］．西北工业大学学报，２０１６，３４（１）：

２５３２．

ＬＩＵＨＢ，ＷＡＮＧＨＰ，ＳＨＥＮＬＸ．Ｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ

ｕｓｉｎｇＳＡＰＳＯａｎｄｇｒｅｙｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｒｔｈｗｅｓｔ

ｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６，３４（１）：２５３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］徐国宾，赵丽娜．基于信息熵的河床演变分析［Ｊ］．天津大

学学报（自然科学与工程技术版），２０１３，４６（４）：３４７３５３．

ＸＵＧＢ，ＺＨＡＯＬＮ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｌｕｖｉａｌｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎｉｎｆｏｒ

ｍａｔｉｏｎｅｎｔｒｏｐｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｓｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ），２０１３，４６（４）：３４７３５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］范翔宇，王红卫，索中英，等．基于粗糙集—信息熵的辐射源

威胁评估方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（８）：

１７５５１７６１．

ＦＡＮＸＹ，ＷＡＮＧＨＷ，ＳＵＯＺＹ，ｅｔａｌ．Ｒａｄｉａｔｏｒｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａ

ｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｒｏｕｇｈｓｅｔａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｎｔｒｏｐｙ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１６，４２（８）：１７５５１７６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］武华，苏秀琴．基于群广义直觉模糊软集的空袭目标威胁评

估方法［Ｊ］．控制与决策，２０１５，３０（８）：１４６２１４６７．

ＷＵＨ，ＳＵＸＱ．Ｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆａｅｒｉａｌｔａｒｇｅｔｓｂａｓｅｄｏｎ

ｇｒｏｕｐｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｉｎｔｕｉｔｉｏｎｉｓｔｉｃｆｕｚｚｙｓｏｆｔｓｅｔｓ［Ｊ］．Ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ

Ｄｅｃｉｓｉｏｎ，２０１５，３０（８）：１４６２１４６７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　杨远志　男，博士研究生。主要研究方向：武器系统总体技术

与作战运用。

周中良　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：武器

系统总体技术与作战运用。

刘宏强　男，博士研究生。主要研究方向：武器系统总体技术

与作战运用。

寇添　男，博士研究生。主要研究方向：武器系统总体技术与

作战运用。

范翔宇　男，博士研究生。主要研究方向：武器系统总体技术

与作战运用。
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　第 １０期 杨远志，等：基于信息熵和粗糙集的空中目标威胁评估方法

Ｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｉｒｔａｒｇｅｔｂａｓｅｄｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｅｎｔｒｏｐｙａｎｄｒｏｕｇｈｓｅｔ

ＹＡＮＧＹｕａｎｚｈｉ１，ＺＨＯＵＺｈｏｎｇｌｉａｎｇ１，，ＬＩＵＨｏｎｇｑｉａｎｇ１，ＫＯＵＴｉａｎ１，ＦＡＮＸｉａｎｇｙｕ２

（１．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ；

２．ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＭａｎａｇｅｍｅｎｔａｎｄＳａｆｅｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｒｏｕｇｈｓｅｔ（ＲＳ）ｔｈｅｏｒｙｃａｎｎｏｔｄｅａｌｗｉｔｈｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｏｕｔ
ｄｅｃｉｓｉｏｎｗｈｅｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｓｓｕｅｓａｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｄ，ａｎａｉｒｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｎ
ｔｒｏｐｙ（ＩＥ）ａｎｄＲＳｉｓｐｕｔｆｏｒｗａｒｄ．ＴｈｅｍｏｄｅｌａｄｏｐｔｓＩＥｍｅｔｈｏｄｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅａｔｔｒｉｂｕｔｅｗｅｉｇｈｔｓ，ｃｈｏｏｓｅｓｔｈｅ
ａｔｔｒｉｂｕｔｅｗｉｔｈｍａｘｉｍａｌｗｅｉｇｈｔｔｏｒｅｐｌａｃｅｔｈｅｄｅｃｉｓｉｏｎａｔｔｒｉｂｕｔｅ，ａｎｄｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｓａｃｏｍｐｌｅｔｅＲＳｄｅｃｉｓｉｏｎｉｎｆｏｒ
ｍａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｄａｔａｉｓｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅｄｖｉａａｔｔｒｉｂｕｔｅｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｎａｔｔｒｉｂｕｔｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎ
ａｎｄｗｅｉｇｈｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｈａｖｅｂｅｅｎｒｅａｌｉｚｅｄｗｉｔｈｄｅｃｉｓｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍａｔｒｉｘ，ａｎｄｔｈｅｔｈｒｅａｔｄｅｇｒｅｅｏｆａｉｒｔａｒ
ｇｅｔｓｃｏｕｌｄｂｅｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙｅｖａｌｕａｔｅｄ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌｐｒｏｖｉｄｅｓｒｏｕｇｈｓｅｔｔｈｅｏｒｙａｂｒｏａｄｅｒａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｆｉｅｌｄ，ｒｅ
ｄｕｃｅｓｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｆｏｒｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｕｂｊｅｃｔｉｖｅｆａｃｔｏｒｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｒｅａｌｉｚｅａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｏｒａｉｒｔａｒｇｅｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｔａｒｇｅｔ；ｓｕｒｆａｃｅａｉｒｄｅｆｅｎｓｅ；ｒｏｕｇｈｓｅｔ（ＲＳ）；ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｎｔｒｏｐｙ（ＩＥ）；ｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３１５１０：１６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３１５．１００５．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４７２４４３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｚｌ＿ｐａｎｄａ＠１６３．ｃｏｍ
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２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１７１２２５；录用日期：２０１８０１１２；网络出版时间：２０１８０４１３１７：０３
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１３．１５４８．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１６３１０１０）；国家重点研发计划 （２０１６ＹＦＢ１００１３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎｘｚ＠ｊｌｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：燕学智，李瑞格，武秋爽．表面触觉再现技术现状和评估方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：２０７８２０９５．
ＹＡＮＸＺ，ＬＩＲＧ，ＷＵＱＳ．Ｓｔａｔｕｓａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ
ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２０７８２０９５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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表面触觉再现技术现状和评估方法

燕学智，李瑞格，武秋爽

（吉林大学 通信工程学院，长春 １３００２２）

　　摘　　　要：表面触觉再现技术可通过裸指触摸屏幕来感知物体特性，在多媒体终端实
现高效自然的交互，具有巨大的研究价值，因而得到国内外研究学者的广泛关注。然而，现有

研究多集中于力觉交互设备，未对表面触觉再现设备进行系统分析，且对设备的各项性能评价

过于主观，未给出客观可信的表面触觉再现技术评估标准。首先，在充分研究现有表面触觉再

现技术的基础上，重点对近十年表面触觉再现技术进行补充和完善。将表面触觉再现设备分

为振动式、压力式、压膜式、静电力式和电刺激式，重点从工作原理、装置构成和性能指标等方

面对典型设备进行详细分析和介绍，总结设备在触觉表达方面存在的优缺点。然后，针对现有

评价方式过于粗糙和主观的问题，提出一种表面触觉再现技术的评估方法。通过制造难度、工

作区间等７种评价指标全面评价设备的性能，采用专家打分法和层次分析法获得振动式、压力
式、压膜式、静电力式４种设备在每种评价指标下的权重，并对 ４种设备在多媒体终端应用中
的性能优劣进行排序，为不同领域下选择和评价表面触觉再现设备提供参考。最后，总结现有

设备的不足，讨论其未来的研究和改进方向。

关　键　词：表面触觉再现技术；触觉再现设备；性能评估方法；研究现状；人机交互
中图分类号：ＴＰ３９９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０７８１８

　　近年来，智能手机、平板电脑等多媒体终端日
益普及，成为应用最为广泛的人机交互媒介

［１］
，

触摸屏技术也成为当下最为普遍的交互方式之

一。然而，绝大多数触摸屏操作依赖于视觉和听

觉
［２３］
，仅有大约１５％的信息来自触觉，相比于视

听交互技术的迅速发展，触觉交互技术研究仍处

于起步阶段。触觉反馈的缺失会降低操作效率和

用户体验
［４］
，限制触摸屏产品在嘈杂和视觉障碍

环境中的应用。

２００１年，ＲｏｂｌｅｓｄｅｌａＴｏｒｒｅ和 Ｈａｙｗａｒｄ［５］在
Ｎａｔｕｒｅ上撰文证明人类对物体形状的触觉感知取
决于手指受到的作用力，为触觉再现技术的实现

提供了重要的理论依据。早期的触觉再现研究主

要针对间接式力触觉反馈技术，研究者主要通过

鼠标、机械臂、指点杆等媒介间接控制力触觉感

知。典型应用包括 Ｒｏｓｅｎｂｅｒｇ和 Ｂｒａｖｅ［６］的力反
馈操作杆、Ｓｅｎｓａｂｌｅ公司的笔式触觉再现设备
（Ｐｈａｎｔｏｍ设备）和 ＩＢＭ公司［７］

的 ｔｒａｃｋｐｏｉｎｔ力反
馈设备等。上述力触觉再现设备能够产生几牛顿

量级的触觉感知，模拟多种触觉感受，在机器人遥

操作、军事、医学等方面发挥了重要作用
［８］
。然

而，该类设备的触觉接口与视觉接口分离，难以再

现复杂精细的特性信息
［９］
，在多目标复杂任务中

甚至会干扰目标选择，且装置体积较大，携带不

便，难以与现有的多媒体终端产品结合应用。相

比之下，表面触觉再现技术具有体积小、功耗低、

lenovo
全文下载
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集成性高等优势，易与现有触摸屏产品集成应用，

成为多媒体终端触觉再现的最佳选择。

表面触觉再现技术可通过裸指触摸屏幕来感

知视觉对象的形状、纹理等触觉特征，利用人类的

触觉感知通道提高人机交互操作的真实性和沉浸

感，在生活、娱乐、教学、军事等领域展现出独特优

势
［１０］
。现有的表面触觉再现技术的现状研究大

多集中于两方面：①对典型的原理样机设备的具
体介绍；②对触觉再现技术的简单比较和重难点
分析。２００６年，陈旭和宋爱国［１１］

对针式振动触

觉再现、空气压力触觉再现、静电阵列触觉再现和

锯齿表面触觉再现设备进行具体介绍和简单的性

能比较。２００７年，王爱民和戴金桥［１２］
分别对力

觉再现技术和触觉再现技术的研究进展进行介

绍。２００８年，陆熊和宋爱国［１３］
也从上述两方面

着手，分类介绍国内外的研究现状及相关应用。

２００８年，Ｃｈｏｕｖａｒｄａｓ等［１４］
对手指皮肤结构和典型

的触觉再现设备进行介绍。２０１１年，郝飞等［１５］

对振动式、压力式、电刺激式和温度刺激式设备进

行介绍，并简单比较了４种方式的性能。然而，上
述研究所提设备多为早期的穿戴式或体积较为庞

大的非表面触觉再现设备，未对近年来的成果进

行系统性的分析和总结。除此之外，由于表面触

觉再现原理多样，设备性能受多种因素影响，导致

该领域评价标准表述不一，难以得出有效的性能

评价。现有研究对设备的各项性能评价均过于主

观，未给出客观可信的评估标准，制约了表面触觉

再现技术的设计开发与实际应用。

本文对近十年的表面触觉再现技术进行了介

绍。根据表面触觉再现原理的不同，将现有技术

分为振动式、压力式、压膜式、静电力式和电刺激

式，详述 ５种技术的工作原理、性能指标和优缺
点，对该领域的最新进展进行梳理和完善。针对

现有评价方式过于粗糙和主观的问题，提出了一

种表面触觉再现技术的评估方法。通过制造难

度、工作区间、可调范围、感知强度、功率损耗、再

现效果和用户体验７种性能指标来全面评价现有
设备，采用专家打分法和层次分析法获得 ４种设
备在每种性能指标下的权重，为各领域选择和评

价所需设备提供参考，弥补了现有评价方式的缺

陷。本文将所提方法应用于多媒体终端领域，得

到４种设备在该领域下的７种性能指标合成权重
及性能排序，为设备的终端应用提供参考。总结

现有设备的不足，讨论未来的研究和改进方向。

１　表面触觉再现设备

表面触觉再现设备通过在皮肤表面产生轻微

刺激，使皮肤浅层感受器兴奋进而引起各种感觉，

增加交互过程中的沉浸感。现阶段多媒体设备趋

向小型化、智能化和便捷化，设计扩展性强和兼容

性好的轻便型表面触觉再现设备成为研究重点。

下面将具体介绍 ５种不同类型的设备，并总结设
备的优势与不足。

１．１　振动式表面触觉再现设备
振动式表面触觉再现设备通过控制线性马

达、音圈电机等各种振动器使装置部分或整体振

动，刺激操作者手指产生振动触感。按照振动方

式的不同，可将振动式表面触觉再现设备分为形

状表面触觉再现设备和分布式振动表面触觉再现

设备２类［１６］
。前者通过振动器控制插针阵列等

皮肤接触器的升降位移再现触觉，后者则通过分

布排列的振动器施加固定频率振动使皮肤产生形

变再现触觉，２种设备的触觉再现原理如图 １所
示。虽然形状表面触觉再现设备中并无明显的振

动环节，与现有对振动设备的认知不符，但早期的

振动式表面触觉再现设备定义较为广泛，所有依

靠振动器直接产生振动或间接带动接触器产生振

动的设备都可归类为振动式表面触觉再现设备。

图 １　２类振动式表面触觉再现设备

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｔｙｐｅｓｏｆｖｉｂｒａｔｏｒｙｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ

９７０２



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　

１．１．１　形状表面触觉再现设备

１９９７年，Ｉｋｅｉ等［１７］
通过压电致动器驱动

５０个半径为０．５ｍｍ的振动插针以２５０Ｈｚ频率振
动，使插针产生５～５７μｍ位移，用以刺激手指皮
肤，如图２所示。该设备可产生１０种可区分的感
知量级，但装置体积较大，且触感微弱。

２０００年，Ｈａｙｗａｒｄ和 ＣｒｕｚＨｅｒｎａｎｄｅｚ［１６］研制
出一种形状表面触觉再现设备，由皮肤接触器、黄

铜薄膜、压电致动器和控制系统组成，在 ±２００Ｖ
电压下产生 ±５ｍｍ位移，振感较强烈，但工作区
间仅为１２ｍｍ×１２ｍｍ，且分辨率低，如图 ３所示。
２００２年，Ｗａｇｎｅｒ等［１８］

研制出一种针式形状表面

触觉再现设备，３６个 ＲＣ伺服电机带动６×６的插
针阵列运动，可再现１６种简单形状，如图４所示，
但插针转换速率仅为 ３８ｍｍ／ｓ，且整体再现范围
过小，触觉再现效果受限。

图 ２　Ｉｋｅｉ表面触觉再现装置原理及结构［１７］

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｂｙＩｋｅｉ［１７］

１．１．２　分布式振动表面触觉再现设备

２００９年，Ｙａｔａｎｉ和 Ｔｒｕｏｎｇ［１９］研发出 ＳｅｍＦｅｅｌ
设备，将５个振动电机嵌入手机后端，通过调节电

图 ３　Ｈａｙｗａｒｄ表面触觉再现设备［１６］

Ｆｉｇ．３　ＳｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｂｙＨａｙｗａｒｄ［１６］

图 ４　触觉显示样机［１８］

Ｆｉｇ．４　Ｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙｐｒｏｔｏｔｙｐｅ［１８］

机振动强度再现定位、线性、循环等 １１种振动模
式，如图 ５所示。该设备可帮助用户区分不同的
按钮操作，准确度可达９０％，但设备体积较大。

２０１０年，韩国 Ｙａｎｇ等［２０］
研制出 Ｔｍｏｂｉｌｅ设

备，可为手机提供线性和循环 ２种方向信息，如
图６所示。该设备由１２个振动嵌板组成，每个嵌
板均可独立控制，加载 ８种 ＰＷＭ信号，同一嵌板
振动间隔需超过１８ｍｓ，不同嵌板振动间隔需超过
２４ｍｓ，但设备的振动嵌板体积过大且与显示器脱
离，携带不便。

振动式表面触觉再现是研究最早的表面触觉

再现技术，早期的形状表面触觉再现设备存在制

造难度大等一系列问题，难以应用于实际，因此逐

渐被淘汰。随着制造工艺的发展，振动式表面触

觉再现设备的集成化和便捷化程度有所提升，且

工作区间可达整个屏幕，触感强烈，有效提高了交

互性能。但该类设备需带动屏幕整体振动，过程

中产生的机械形变难以控制，触感粗糙，反馈形式

单一，可调范围小，且振动过程会产生较大的功率

损耗，难以应用于大尺寸触摸屏设备。

１．２　压力式表面触觉再现设备
压力式表面触觉再现设备使用气体、形状记

０８０２
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图 ５　ＳｅｍＦｅｅｌ设备［１９］

Ｆｉｇ．５　ＳｅｍＦｅｅｌｄｅｖｉｃｅ［１９］

忆合金等对手指施加变化的压力，模拟手指接触

物体时的形变，从而再现触觉感知
［２１］
。由于空气

具有良好的压缩性，气体的挤压和膨胀不会造成

用户的不适感和不安全感，而形状记忆合金具有

恢复性强、延展性好、可实现多种变形形式等特

点，因此基于气体和形状记忆合金材料的压力式

表面触觉再现技术受到了广泛关注。

１９９８年，Ａｓａｍｕｒａ等［２２］
研制出一种磁针式压

力表面触觉再现设备，如图 ７所示。设备由安装
在用户手掌下部的 ４个两两间距 ２ｍｍ的磁针和
４个垂直放置的通电线圈构成，可产生正向和反
向２种驱动模式。正向驱动模式可同时刺激皮肤
浅层和深层触觉感受器，再现轮廓信息；而反向驱

动模式则只能刺激浅层触觉感受器，再现纹理信

息。但该设备存在感觉不真实、工作区间小、结构

复杂等问题。同年，Ａｓａｍｕｒａ等［２３］
研制出一种气

压表面触觉再现设备，通过控制激励信号参量选

择性刺激不同深度的皮肤感受器，１Ｖ／１００Ｈｚ的
输入信号可产生２．８ｋＰａ气压，如图８所示。

２００４年，Ｍａｋｉｎｏ和 Ｓｈｉｎｏｄａ［２４］将吸入压力刺
激（ＳＰＳ）和多基元触觉刺激（ＭＰＴＳ）２种技术应

图 ６　Ｔｍｏｂｉｌｅ设备［２０］

Ｆｉｇ．６　Ｔｍｏｂｉｌｅｄｅｖｉｃｅ［２０］

图 ７　磁针式触觉感知系统［２２］

Ｆｉｇ．７　Ｔａｃｔｉｌｅｐｅｒｃｅｐｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｕｓｉｎｇｍａｇｎｅｔｎｅｅｄｌｅｓ［２２］

用于掌上表面触觉再现设备，使该设备选择性刺

激 ＲＡＩ和 ＳＡＩ２种浅层皮肤感受器。ＳＰＳ技术可

１８０２
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图 ８　气动和针型触觉再现设备结构［２３］

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

ｄｅｖｉｃｅｕｓｉｎｇａｉｒａｎｄｐｉｎ［２３］

产生较为稳定的触觉刺激，精确控制皮肤形变量；

ＭＰＴＳ技术可组合多个触觉产生单元，实现较大
面积的触觉再现。该装置解决了刺激单元与皮肤

接触不稳定、难以精确控制等问题，但仍存在结构

复杂、制造工艺高等问题。

２００８年，Ｋｏｏ等［２５］
使用 ２５μｍ厚的电活化聚

合物研制出一种柔软的指套型表面触觉再现设

备，可产生 ０～３．５ｋＶ电压，使 ４×５排列的电活
化聚合物阵列在电场作用下改变凸起高度，刺激

指尖皮肤，如图９所示。该设备灵活性高，制造工
艺简单，但最大只能产生 ４７１μｍ位移，总体有效
区域仅为１１ｍｍ×１４ｍｍ，可调范围小，感知强度
较弱，所需电压高，功率损耗大。

压力式表面触觉再现设备安全性高，不会造

成操作者的不适感和抵触心理，用户体验良好，但

气压表面触觉再现设备存在气体外泄等不可控因

素，控制过程中精度有限，且设备需要较为复杂和

精细的制造工艺，加工难度大，难以实现大范围连

续细腻的触觉再现效果。

１．３　基于压膜效应的表面触觉再现设备
空气压膜指当两平板中的某一个作高频振动

时，气体无法及时溢出而在两板间形成的高压空

气薄膜
［２６］
。标准 Ｒｅｙｎｏｌｄｓ方程［２６］

可描述空气压

膜效应：

σ＝１２μωＲ
２

Ｐａｈ
２
０

（１）

图 ９　可穿戴触觉显示设备的 ３Ｄ结构［２５］

Ｆｉｇ．９　３Ｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｗｅａｒａｂｌｅｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙｄｅｖｉｃｅ［２５］

式中：σ为压膜系数，反映了空气黏滞力与压缩力
间的量化关系；Ｒ为平板半径；Ｐａ为标准大气压；
ｈ０为两平板间距；ω为平板振动频率；μ为空气黏
滞系数。

２００１年，Ｗｉｅｓｅｎｄａｎｇｅｒ［２７］首次提出利用空气
压膜效应实现表面触觉再现。当手指在高频振动

的屏幕上滑动时，手指与屏幕间的压膜使手指悬

浮于屏幕表面，从而减小手指和屏幕间的摩擦系

数，其原理示意图如图 １０所示。图中：ｈ为手指
和屏幕间距；Δｈ为平板振幅；ｒ为手指和屏幕接
触区域的半径，则接触区域面积可表示为 Ｓ＝
πｒ２；Ｆｐ为手指压力；ＦＮ为平板支持力；Ｆ′Ｎ为手指
实际接触力。由于 ｈＳ，因此接触区域内的气压
Ｐ大于标准大气压 Ｐａ，使手指受到垂直向上的挤
压力 Ｆａ。通过控制屏幕振幅，可控制压膜厚度，
间接控制手指所受摩擦力，再现触感。

２００７年，Ｗｉｎｅｌｄ等［２８］
在 Ｗｉｅｓｅｎｄａｎｇｅｒ［２７］研

究基础上研制出 ＴＰａＤ设备，建立激励电压与振
动力之间的映射关系，通过调节电信号控制薄膜

振动的频率和强度，再现多种纹理信息，如图 １１
所示。ＴＰａＤ设备采用摩擦系数大的厚玻璃片作
为振动层，增加了可调范围，其由 ３３ｋＨｚ、０～４０Ｖ
电信号驱动，可产生多级触感，但工作区间仅为

２５ｍｍ的圆形区域。

２８０２
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图 １０　空气压膜效应原理

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆａｉｒｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔ

图 １１　ＴＰａＤ设备［２８］

Ｆｉｇ．１１　ＴＰａＤｄｅｖｉｃｅ［２８］

　　２０１０年，Ｍａｒｃｈｕｋ等［２９］
研制出 ＬＡＴＰａＤ设

备，工作区间约为８３ｍｍ×４９ｍｍ，适合与手机、小
型平板电脑等结合使用，如图１２所示。该设备底
层为 ＬＣＤ屏幕，上层为透明玻璃板和安装于板上
的压电振动片，可产生 ０～１Ｎ法向力和 －０．５～
０．５Ｎ切 向 力。２０１１年，英 国 哥 伦 比 亚 大 学
Ｌéｖｅｓｑｕｅ等［３０］

在 ＬＡＴＰａＤ上验证可变摩擦力对
单指平移操作性能的影响，并将其应用于时间／音
量调节、文件拖拽等应用中。２０１２年，Ｌéｖｅｓｑｕｅ
等

［３１］
又将设备应用于单指滚动交互，进一步研究

设备的应用场景。

２０１１年，Ａｍｂｅｒｇ等［３２］
研制出 ＳＴＩＭＴＡＣ装

置，如图 １３所示。第一代设备用 ＵＳＲ６０超声电
机和 ＬＶＤＴ产生振动，工作区间仅为几厘米，之后
采用轻便的力传感器代替笨重的光学传感器，用

ＵＳＢ实现供电和信息传输，耗电量降低 ９０％，从
体积和能耗方面提升了设备性能。

２０１２年，Ｄａｉ等［３３］
研制出 ＳｌｉｃｋＦｅｅｌ设备，使

用３０ｋＨｚ电信号和５００Ｈｚ电信号分时控制，可产
生滑动和点击２种触觉反馈，如图１４所示。触觉
振动单元由１．７ｍｍ厚的玻璃片和 ２个压电片封
装而成，固定于 ＫｉｎｄｌｅＦｉｒｅ上，利用平板电脑的定
位装置判断手指运动状态并对运动信息进行处

理，控制触觉振动单元产生对应反馈，原理如

图１５所示。
近年来，除了对设备性能的不断优化，研究者

还对空气压膜效应原理性问题展开研究。２０１４年，

图 １２　ＬＡＴＰａＤ设备［２９］

Ｆｉｇ．１２　ＬＡＴＰａＤｄｅｖｉｃｅ［２９］

３８０２
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图 １３　ＳＴＩＭＴＡＣ设备［３２］

Ｆｉｇ．１３　ＳＴＩＭＴＡＣｄｅｖｉｃｅ［３２］

图 １４　ＳｌｉｃｋＦｅｅｌ设备［３３］

Ｆｉｇ．１４　ＳｌｉｃｋＦｅｅｌｄｅｖｉｃｅ［３３］

图 １５　ＳｌｉｃｋＦｅｅｌ设备工作原理

Ｆｉｇ．１５　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＳｌｉｃｋＦｅｅｌｄｅｖｉｃｅ

马露
［３４］
推导得到气膜可压缩程度与装置共振频

率间的关系和手指接触位置处的空气压膜强度，

证明气膜压强随表皮凸起高度的增加而增加。

２０１５年，Ｓｅｄｎａｏｕｉ等［３５］
研究发现表面摩擦系数随

超声振动幅度的增加呈现指数减小，在振动幅度

达到 ３μｍ时减小到某一下限。２０１６年，Ｗｉｅｒ
ｔｌｅｗｓｋｉ等［３６］

证明手指皮肤的动态性是造成摩擦

减小的主要原因，也得到振动幅度与摩擦力间的

对应关系。研究者通过受抑全内反射方法得到高

频振动情况皮肤向反向运动，但中间空气不能及

时溢出，阻碍皮肤反弹运动，造成手指与设备间出

现空 隙，使 摩 擦 力 减 小。２０１７年，Ｇｕｅｏｒｇｕｉｅｖ
等

［３７］
通过 ＥＶｉＴａ设备获得超声脉冲信号过渡时

间和持续时间的感知差异阈值仅为 ２．０６ｍｓ和
２．４ｍｓ，证明人体对脉冲信号敏感，为脉冲信号的
应用提供参考。

基于空气压膜效应的表面触觉再现设备工作

区间大，制造工艺较为简单，且能够产生较为强烈

的触感和连续细腻的再现效果，但设备需借助屏

幕整体振动产生触觉感知，功耗较大。

１．４　基于静电力的表面触觉再现设备

１９５３年，Ｍａｌｌｉｎｃｋｒｏｄｔ等［３８］
发现金属表面在

通电时的触感较未通电时粗糙，进而研究发现，当

干燥手指在覆有绝缘物质的通电金属表面滑动

时，手指会有“胶质”触感。该现象是由于手指内

部的导电流体和金属层构成的平行电容结构充放

电所致，手指表皮角质层和金属表面绝缘层则充

当电容极板间的电介质。

当在导电金属层施加周期性变化的信号

Ｖ（ｔ）时，金属层将交替分布正负电荷，如图 １６所
示。当 Ｖ（ｔ）为正电压时，绝缘层上下表面分别分
布正负电荷，皮肤角质层则由于电荷感应原理带

有负电荷；当 Ｖ（ｔ）在正负电压转换过程时，绝缘
层的正电荷向下移动，负电荷向上移动，手指因此

同时携带正负电荷；暂态结束后，金属层将均匀分

布负电荷，手指则携带正电荷。

综上，随 Ｖ（ｔ）周期性变化，皮肤和导电金属
间会产生周期性的静电吸引力，该静电吸引力不

足以直接使手指产生弹性形变，因此静止状态的

手指难以感知吸引力的存在。但当手指滑动时，

静电力的变化会使手指所受摩擦力变化，从而再

现各类表面触觉感知，其力学模型如图 １７所示。
图中：ｆｅ为静电吸引力，ｆｒ为滑动摩擦力，方向与
手指运动方向相反。

１９７０年，Ｓｔｒｏｎｇ和Ｔｒｏｘｅｌ［３９］应用静电力表面触

图 １６　手指电荷分布情况

Ｆｉｇ．１６　Ｃｈａｒｇｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｆｉｎｇｅｒｓ

４８０２
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图 １７　基于静电力的表面触觉再现力学模型

Ｆｉｇ．１７　Ｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌ

ｂａｓｅｄｏｎｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ

觉再现原理研制出一种阵列型设备，并深入研究

影响 ｆｅ（ｔ）的因素，将 ｆｅ（ｔ）和 ｆｒ（ｔ）表示为

ｆｅ（ｔ）＝
ε０ＡＶ

２
（ｔ）

２ Ｔｉ
εｉ
＋
Ｔｓｃ
ε( )
ｓｃ

２ （２）

ｆｒ（ｔ）＝μ（Ｆｎ＋ｆｅ（ｔ）） （３）
式中：ε０为真空介电常数；Ａ为手指接触区域面
积；Ｖ（ｔ）为瞬态电压；Ｔｉ和 Ｔｓｃ分别为设备绝缘层
和皮肤角质层的厚度；εｉ和 εｓｃ分别为设备绝缘层
和皮肤角质层的相对介电常数；Ｆｎ为手指压力。

２００６年，Ｋａｃｚｍａｒｅｋ等［４０］
根据式（４）所示的平板

电容结构标准力学模型提出另一种静电力模型，

如式（５）所示。

ｆｅ（ｔ）＝
ε０ＡＶ

２
（ｔ）

２Ｔｓｃ
ε( )
ｓｃ

Ｔｓｃ
（４）

ｆｅ（ｔ）＝
ε０ＡＶ

２
（ｔ）

２ Ｔｉ
εｉ
＋
Ｔｓｃ
ε( )
ｓｃ

（Ｔｉ＋Ｔｓｃ）
（５）

上述模型符合平行电容结构的标准力学模

型，因此被广泛应用于静电力表面触觉再现领

域
［４１４６］

。由式（３）和式（５）可得，ｆｒ（ｔ）的变化主
要取决于 ｆｅ（ｔ）的变化，而 ｆｅ（ｔ）则取决于 Ｖ（ｔ）的
变化情况，因此静电力设备实际是通过控制激励

信号幅度等参量实现表面触感再现。

２００６年，Ｙａｍａｍｏｔｏ等［４１］
将５０个长为３７ｍｍ、

宽为０．８ｍｍ的电极两两相距 ２．５４ｍｍ排列成矩
形电极阵列，在 １００～２００Ｖ电压作用下可产生
０～９００ｍＮ摩擦力，如图 １８所示。设备的位置传
感器将手指位置输入系统，控制导轨在纹理表面

移动，并将表面受力信息反馈入系统，生成刺激信

号产生对应触感。该设备的纹理再现信息取自于

真实表面，可信度较高，且易与移动终端结合，但

设备采用电极阵列形式，触觉再现不连续，呈现的

纹理模糊，感觉微弱。

２０１０年，Ｄｉｓｎｅｙ研究中心 Ｂａｕ等［４２］
使用 ３Ｍ

电容式触摸屏研制出 ＴｅｓｌａＴｏｕｃｈ设备，如图 １９所
示。设备使用投影仪将图像投射到 ３Ｍ平板，使
用红外照相机捕捉手指位置并实时改变激励信

号，产生与视觉信息对应的触感，其再现原理如

图２０所示。该设备灵活性和集成性均很高，且功
耗较低，但对较为尖锐和突出的图像纹理渲染效

果较差。

２０１６年，吉林大学孙晓颖团队［４３４６］
研制出基

于 Ｗｉｎｄｏｗｓ平台和 Ａｎｄｒｏｉｄ平台的静电力表面触
觉再现终端，实现了视觉对象形状等特性的表面

触觉再现，如图２１所示。该设备包括表面触觉再
现面板、控制单元和定位单元３部分，再现流程如
图２２所示。设备的触觉分辨率为 １ｍｍ，触觉刷新
频率为６０ｓ，交互范围为１２寸，最大反馈力为１Ｎ。

电极阵列形式的静电力表面触觉再现设备可

实现简单图形图像的纹理渲染，但设备加工难度

增加，屏幕透明性差，难以提供良好的视觉触觉

图 １８　触觉再现系统原理［４１］

Ｆｉｇ．１８　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［４１］

图 １９　ＴｅｓｌａＴｏｕｃｈ设备［４２］

Ｆｉｇ．１９　ＴｅｓｌａＴｏｕｃｈｄｅｖｉｃｅ［４２］

图 ２０　ＴｅｓｌａＴｏｕｃｈ设备原理［４２］

Ｆｉｇ．２０　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＴｅｓｌａＴｏｕｃｈｄｅｖｉｃｅ［４２］

５８０２
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图 ２１　静电力表面触觉再现移动学习终端

Ｆｉｇ．２１　Ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙ

ｍｏｂｉｌｅｌｅａｒｎｉｎｇｔｅｒｍｉｎａｌ

图 ２２　静电力表面触觉再现设备实现流程

Ｆｉｇ．２２　Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃ

ｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ

听觉多通道交互体验，因此研究重点转为表面触

觉再现设备与多媒体终端的融合优化问题，融合

设备也因制造方便、工作区间大等优势获得广泛

重视。静电力式表面触觉再现设备不依赖任何运

动部件，也不会引发屏幕的物理变化，具有无噪

声、低功耗、质量轻、使用便捷等特点，且易于应用

于现有多媒体终端，具有广阔的市场前景。然而

由于原理限制，静电力表面触觉再现设备只能在

手指滑动过程中获取纹理信息，无法在静态情况

呈现触觉，且触感较微弱，对温湿度等环境条件极

为敏感
［４７］
，再现效果因人而异。

１．５　电刺激式表面触觉再现设备
电刺激式表面触觉再现设备通过表面电极产

生电流，直接刺激人体皮肤内的感觉神经，再现触

感
［４８］
。２０１０年，刘捷等［４９］

研制出一种电触觉替代

视觉系统（ＥｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅＶｉｓｉｏｎＳｕｂｓｔｉｔｕｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，
ＥＴＶＳＳ）（见图 ２３），通过图像采集及处理单元将
汉字转换成二值图像，使用电刺激器控制 １６×１６
的电极阵列对应位置处的电机产生电流，刺激手

指皮肤产生触感。２０１２年，Ｋａｊｉｍｏｔｏ［５０］使用 ＳＨ
７１４４Ｆ实时监测皮肤阻抗，并根据皮肤阻抗变化实
时改变电刺激的脉冲宽度，从而改善电刺激式表面

触觉再现设备触感不唯一的问题，如图２４所示。
２０１５年，Ｋｉｔａｍｕｒａ等［５１］

针对现有电刺激式表

面触觉再现设备所需电压过高、体积庞大等问题，

研制出一种包括中间１个主刺激电极和周围６个
接地电极的电刺激式表面触觉再现设备，如图 ２５
所示。该设备通过刺激皮肤浅层感受器再现触

感，降低了设备所需的电压。２０１６年，Ｔｅｚｕｋａ
等

［５２］
针对上述设备触感单一的问题对设备进行

改进，将６个接地电极换成放置于指甲处的平板
接地电极，可同时刺激皮肤浅层和深层感受器，从

而再现多种触感，如图２６所示。
２０１７年，Ｆｒａｎｃｅｓｃｈｉ等［５３］

针对现有假肢难以

提供触感特性的问题，将分布式传感器和电极阵

列相结合，研制出一种电刺激式表面触觉再现设

备，可实现线型、几何形状、字母、轨迹和方向变化

信息，为假肢用户提供全面的触觉体验，如图 ２７
所示。２０１７年，Ｋａｃｚｍａｒｅｋ等［５４］

在现有电刺激

式表面触觉再现设备上探究驱动信号频率和刺激

图 ２３　电触觉替代视觉系统［４９］

Ｆｉｇ．２３　ＥＴＶＳＳ［４９］

图 ２４　Ｋａｊｉｍｏｔｏ表面触觉再现设备结构［５０］

Ｆｉｇ．２４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｂｙＫａｊｉｍｏｔｏ［５０］

６８０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 燕学智，等：表面触觉再现技术现状和评估方法

图 ２５　电刺激式表面触觉再现设备［５１］

Ｆｉｇ．２５　Ｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ［５１］

图 ２６　改进的电刺激式表面触觉再现设备［５２］

Ｆｉｇ．２６　Ｉｍｐｒｏｖｅｄｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｄｅｖｉｃｅ［５２］

图 ２７　电子皮肤和电刺激阵列设备［５３］

Ｆｉｇ．２７　Ｅｓｋｉｎａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｄｅａｒｒａｙｄｅｖｉｃｅ［５３］

电流在再现触感时的相互作用，证明刺激电流越

大信号频率的感知范围越大，信号频率越高刺激

电流的感知效果越好。此外，电刺激式表面触觉

再现触感可通过两维度的模型表示，其中感知频

率和信号频率、感知强度和刺激电流之间存在强

对应关系。

１．６　组合表面触觉再现设备

Ｇｉｒａｕｄ等［５５］
提出，当振动底层是导电材料

时，基于静电力的表面触觉再现设备和基于压膜

效应的表面触觉再现设备可以相结合，并以

ＳＴＩＭＴＡＣ设备为载体研制出组合式表面触觉再
现设备，如图２８所示。该设备利用空气压膜效应
减小摩擦系数，利用静电吸引力增大摩擦力，合力

效果如下：

Ｆｔ＝（μ０－Δμ）（Ｆｐ＋ｆｅ） （６）
式中：Ｆｔ为手指感知到的合力；μ０为设备初始摩
擦系数；Δμ为空气压膜效应产生的摩擦系数的改
变；Ｆｐ为手指压力，ｆｅ为静电吸引力。

组合式表面触觉再现设备利用２种原理拓宽
触觉再现力的调节范围，可实现更为丰富的触觉

再现效果，但２种原理之间是否相互干扰尚不明
确。２０１５年，Ｇｉｒａｕｄ团队的 Ｖｅｚｚｏｌｉ等［５６］

针对上

述问题，通过仿真和实验 ２种方法证明 ２种技术
间的干扰对操作者触觉感知效果影响较小，肯定

了组合式表面触觉再现设备的有效性。

Ｙａｎｇ［５７］将绳动表面触觉再现设备 ＦｉｎｇＶｉｅｗ
ｅｒＩ与基于压膜效应的表面触觉再现 设 备
ＳＴＩＭＴＡＣ相结合，利用 ＦｉｎｇＶｉｅｗｅｒＩ力反馈设备
实现形状再现，输出力在 ０．３～１．２Ｎ之间；利用
ＳＴＩＭＴＡＣ触觉反馈设备实现纹理再现，振动板

图 ２８　组合表面触觉再现设备实验装置［５５］

Ｆｉｇ．２８　Ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ［５５］
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以５２．２ｋＨｚ高频振动可产生０．２Ｎ的反馈力。系
统通过激励信号控制绳动张力和表面摩擦力，再

现触觉感知，设备样机及控制流程如图 ２９所示。
力反馈设备的加入明显改善了表面触觉再现设备

感知强度微弱的问题，增加触觉的调节范围，有效

增强触觉真实性，拓宽了表面触觉再现技术的应

用领域，但设备存在一定程度的空间差异，影响感

知精度，且绳动表面触觉再现设备需佩戴指环，限

制了设备的自然交互，使用户体验下降。

图 ２９　集成表面触觉再现设备［５７］

Ｆｉｇ．２９　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ［５７］

２　表面触觉再现设备性能评估

由于表面触觉再现原理多样，性能受多种因

素影响，导致表面触觉再现设备的评价指标层出

不穷，很多评价指标无法直接量化，难以形成有效

的量化评估标准。在上述研究基础上，本文使用

制造难度、工作区间、可调范围、感知强度、功率损

耗、再现效果和用户体验 ７种性能评价指标对表
面触觉再现设备进行评价，综合运用专家打分法

和层次分析法获得振动式、压力式、压膜式和静电

力式表面触觉再现设备在７种评价指标下的性能
优劣。此外，本文使用所提方法对 ４种设备在多
媒体终端应用中的性能优劣进行排序，为其他领

域提供参考范例。

２．１　综合评价方法

专家打分法亦称为德尔斐法
［５８］
，需要通过匿

名方式征询有关专家的意见，对专家意见进行统

计、处理、分析和归纳，从而做出合理的评价。该

方法可将量化指标和非量化指标结合评价，根据

具体评价对象确定恰当的评价项目并制定评价等

级和标准，每个等级标准以打分形式体现，具有原

理清晰、计算简单、评价准确等优势。层次分析

法
［５９］
将定性方法与定量方法有机结合，将人的思

维过程数学化和系统化，将多目标、多准则、难以

全部量化处理的决策问题化为多层次单目标问

题，从而获得科学有效的决策。２种方法均能有
效评价表面触觉再现技术中难以直接量化的各项

指标，具有重要意义。该评价方法主要包括 ３个
步骤：递阶层次结构模型的建立、判断矩阵的构

造、单一准则下相对权重的计算，下面将对这３个
步骤进行具体介绍。

２．２　递阶层次结构模型的建立
为综合评价表面触觉再现设备在某领域的性

能，需首先通过信息搜集和专家咨询在该领域建

立设备性能的递阶层次结构模型，如图 ３０所示。
Ａ表示目标层，是表面触觉再现设备在某领域的
性能；Ｂ表示准则层，Ｂｋ为影响 Ａ的性能指标评
价因子；Ｃ表示方案层，是需要评价的设备种类。
综合现有设备的性能评价方式，本文提出 ７种性
能指标评价因子，以期能够全面评价 ４种设备在
某领域的性能：制造难度、工作区间、可调范围、感

知强度、功率损耗、再现效果、用户体验。制造难

度指设备制造工序的复杂程度，制造所需的时间

和精准度，该指标主要为设备的实用性和商业化

前景提供参考。工作区间指设备有效反馈触觉的

面积，即用户在操作中能够感知到触觉的最大区

域。可调范围指设备可变参量的调节范围，即

图 ３０　设备性能评价的递阶层次结构模型

Ｆｉｇ．３０　Ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌｆｏｒｄｅｖｉｃｅ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

８８０２
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设备触感再现的丰富程度。感知强度指设备再现

的触感强弱，即用户触摸到设备后产生的皮肤形

变程度。可调范围与感知强度间并无联系，某些

设备虽然能再现多种触感，但感知强度普遍较弱，

某些设备虽然感知强度大，但再现的触感单一。

功率损耗为设备的触觉再现效果提供客观性评

价，指电源转化过程中损失的功耗。再现效果和

用户体验为设备的触觉感知效果提供主观性评

价。再现效果指设备再现真实感，即设备呈现的

触感是否真实自然。用户体验指用户对于正在使

用的设备的认知印象和回应，通俗来讲就是“该

设备触摸起来是否舒适”。

２．３　判断矩阵的构造
为分析４种表面触觉再现设备的 ７种性能，

构造７×７的设备性能成对判断矩阵Ｘ和４×４的
指标评价因子判断矩阵 Ｙｋ（１≤ｋ≤７）。
Ｘ＝（Ｂｉｊ）　　１≤ ｉ≤７，１≤ ｊ≤７ （７）
Ｙｋ ＝（Ｃｉｊ）　　１≤ ｉ≤４，１≤ ｊ≤４ （８）
式中：Ｙｋ为指标 Ｂｋ的评价因子判断矩阵；Ｂｉｊ为评
价因子 Ｂｉ与 Ｂｊ对设备性能的重要性之比；Ｃｉｊ为
某指标评价因子对表面触觉再现设备 Ｃｉ与 Ｃｊ的
重要性之比。

Ｓａａｔｙ［６０］提出用１～９这９个数字及其倒数作
为标度来确定 Ｂｉｊ和 Ｃｉｊ的值，每个数字标度对应的
含义如表１所示。

为获得４种设备在７种性能评价指标方面的
性能优劣，首先计算 ７种评价指标对 ４种设备性
能的影响权重，为设备的客观物理评价及应用选

择提供参考。此外，将所提的评价方法应用于多

媒体终端领域，通过计算 ４种设备在 ７种评价指
标下的合成权重，获得 ４种设备在多媒体终端应
用中的性能优劣。根据图 ３０所述的设备性能评
价层次结构模型和表 １所述的 Ｓａａｔｙ法判断矩阵
标度，制作性能评价打分表，邀请３名表面触觉再
现领域的专家对本模型各评价因子进行打分，

并根据专家从事表面触觉再现领域的年限对其

表 １　判断矩阵标度及其含义［６０］

Ｔａｂｌｅ１　Ｊｕｄｇｅｍｅｎｔｍａｔｒｉｘｓｃａｌｅａｎｄｍｅａｎｉｎｇ［６０］

Ｂｉｊ（或 Ｃｉｊ） 含　义

１ ｉ与 ｊ同等重要

３ ｉ比 ｊ稍微重要一些

５ ｉ明显比 ｊ重要

７ ｉ比 ｊ重要很多

９ 与 ｊ相比，ｉ极其重要

２，４，６，８ 判断标准的中间值

倒数
如果 ｉ与 ｊ的重要程度是 Ｂｉｊ，则 ｊ与 ｉ的重要
程度 Ｂｊｉ＝１／Ｂｉｊ

打分结果进行加权平均，最终可得到专家的设备

性能成对判断矩阵 Ｘｍ＝［Ｘ１，Ｘ２，Ｘ３］和指标评价
因子判断矩阵 Ｙｍｋ＝［Ｙ１ｋ，Ｙ２ｋ，Ｙ３ｋ］，Ｘｍ 和 Ｙｍｋ表
示第 ｍ名专家的打分结果。为保证评价结果的
准确性和可信性，本文所选专家均在表面触觉再

现领域具有较为深入的研究，参与或承担过表面

触觉再现方向的重要科研项目。在专家打分前，

笔者向专家充分说明该递阶层次结构模型的建立

方法和打分方式，并介绍 Ｓａａｔｙ法判断矩阵标度
的使用方法。

２．４　单一准则下相对权重的计算
通过计算专家的设备性能成对判断矩阵 Ｘｍ

和指标评价因子判断矩阵 Ｙｍｋ的最大特征根和特
征向量，可得到设备的性能权重。所得判断矩阵

计算方法均相同，为简化表述，令 Ａ代表任一判
断矩阵，则 Ａｉｊ为 Ａ的第 ｉ行第 ｊ列元素，表示因素
ｉ与因素 ｊ对 Ａ的重要性之比，由专家打分获得，
计算步骤如下

［６１］
：

步骤１　将判断矩阵 Ａ的每一列正规化，得
正规化矩阵 Ａ′，其中 Ａ′ｉｊ为正规化矩阵的第 ｉ行第
ｊ列元素：

Ａ′ｉｊ＝Ａ (ｉｊ ∑
ｎ

ｌ＝１
Ａ )ｌｊ 　　ｉ，ｊ＝１，２，…，ｎ （９）

步骤 ２　将 Ａ′按行加总，得行和向量 Ａ″，其
中 Ａ″ｉ为行和向量的第 ｉ行元素：

Ａ″ｉ ＝∑
ｎ

ｊ＝１
Ａ′ｉｊ （１０）

步骤３　将 Ａ″正规化，得权重向量 Ｗ，其中
Ｗｉ为 Ｗ的第 ｉ行元素：

Ｗｉ＝Ａ″ (ｉ ∑
ｎ

ｉ＝１
Ａ″)ｉ （１１）

步骤４　计算判断矩阵 Ａ的最大特征值 λｍａｘ
并进行一致性检验，计算方法如下：

λｍａｘ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
［（ＡＷ）ｉ／（ｎＷｉ）］ （１２）

ＣＲ＝ＣＩ
ＲＩ
＝
λｍａｘ－ｎ
（ｎ－１）ＲＩ

（１３）

式中：（ＡＷ）ｉ为判断矩阵和权重向量相乘后所得
列向量的第 ｉ个分量；ＣＩ为一致性指标；ＲＩ为平
均随机一致性指标，由多次随机判断矩阵重复计

算获得，如表 ２所示［６２］
；ＣＲ为一致性判断依据，

当 ＣＲ＜０．１时，认为判断矩阵的不一致程度在允
许范围，可使用 Ｗ作为权向量进行后续计算。

步骤 ５　将准则层和方案层的权重向量合
成，计算目标层的合成权重，并对各权重进行排序

和一致性检验，得到各种表面触觉再现设备的总

９８０２
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体性能排序。

２．５　计算结果及综合分析
根据２．４节所述方法对准则层和方案层的权

重向量进行计算，并对目标层的权重向量进行合

成，得到表面触觉再现设备的各项性能指标权重

及在多媒体移动终端应用中的总体性能评价，计

算结果如表３～表１０所示。
对目标层的总权重向量进行一致性检验，可

得 ＣＲ＝０．０５７９＜０．１，满足一致性条件。

表 ２　平均随机一致性指标［６２］

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｅａｎｒａｎｄｏｍｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｉｎｄｅｘ［６２］

ｎ ＲＩ

１ ０

２ ０

３ ０．５２

４ ０．８９

５ １．１２

６ １．２４

７ １．３６

８ １．４１

９ １．４６

表 ３　表面触觉再现设备的制造难度权重

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｗｅｉｇｈｔｏｆ

ｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

设　备 权　重

振动式 ０．４３４１

压力式 ０．１１１３

压膜式 ０．１８７８

静电力式 ０．２６６９

ＣＲ ０．０４２４

表 ４　表面触觉再现设备的工作区间权重

Ｔａｂｌｅ４　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｒａｎｇｅｗｅｉｇｈｔｏｆｓｕｒｆａｃｅ

ｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

设　备 权　重

振动式 ０．３４５４

压力式 ０．１３５８

压膜式 ０．１９８６

静电力式 ０．３２０１

ＣＲ ０．０１４２

表 ５　表面触觉再现设备的可调范围权重

Ｔａｂｌｅ５　Ａｄｊｕｓｔａｂｌｅｒａｎｇｅｗｅｉｇｈｔｏｆ

ｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

设　备 权　重

振动式 ０．１１２７

压力式 ０．２４４２

压膜式 ０．３１５９

静电力式 ０．３２７３

ＣＲ ０．０５３２

表 ６　表面触觉再现设备的感知强度权重

Ｔａｂｌｅ６　Ｐｅｒｃｅｐｔｕａｌｉｎｔｅｎｓｉｔｙｗｅｉｇｈｔｏｆ

ｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

设　备 权　重

振动式 ０．４２２０
压力式 ０．２６３６
压膜式 ０．１８５４
静电力式 ０．１２９０
ＣＲ ０．０５１３

表 ７　表面触觉再现设备的功率损耗权重

Ｔａｂｌｅ７　Ｐｏｗｅｒｌｏｓｓｗｅｉｇｈｔｏｆｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅ

ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

设　备 权　重

振动式 ０．３０６４
压力式 ０．１２９５
压膜式 ０．１０２３
静电力式 ０．４６１８
ＣＲ ０．０４２９

表 ８　表面触觉再现设备的再现效果权重

Ｔａｂｌｅ８　Ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｅｆｆｅｃｔｗｅｉｇｈｔｏｆｓｕｒｆａｃｅ

ｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

设　备 权　重

振动式 ０．０６９７

压力式 ０．１３３５

压膜式 ０．２５１１

静电力式 ０．５４５７

ＣＲ ０．０７４１

表 ９　表面触觉再现设备的用户体验权重

Ｔａｂｌｅ９　Ｕｓｅｒｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｗｅｉｇｈｔｏｆｓｕｒｆａｃｅ

ｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ

设　备 权　重

振动式 ０．１４４１

压力式 ０．１０５０

压膜式 ０．１７７３

静电力式 ０．５７３６

ＣＲ ０．０４８９

表 １０　准则层和方案层对目标层的合成权重

Ｔａｂｌｅ１０　Ｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｌｗｅｉｇｈｔｏｆｃｒｉｔｅｒｉｏｎｌａｙｅｒａｎｄ

ｓｃｈｅｍｅｌａｙｅｒｆｏｒｔａｒｇｅｔｌａｙｅｒ

性能评价指标

（权值）

振动式

设备

压力式

设备

压膜式

设备

静电力式

设备

制造难度（０．０７５１） ０．２３６６ ０．０９９１ ０．１３２４ ０．１０１７

工作区间（０．０３９３） ０．１８８３ ０．１２０９ ０．１４００ ０．１２２０

可调范围（０．０６４３） ０．０６１４ ０．２１７５ ０．２２２７ ０．１２４７

感知强度（０．０９４６） ０．２３００ ０．２３４８ ０．１３０７ ０．０４９１

功率损耗（０．１１１３） ０．１６７０ ０．１１５３ ０．０７２１ ０．１７６０

再现效果（０．２０７４） ０．０３８０ ０．１１８９ ０．１７７０ ０．２０７９

用户体验（０．４０７９） ０．０７８５ ０．０９３５ ０．１２５０ ０．２１８６

合成权重 ０．１０９４ ０．１２４０ ０．１３７９ ０．１７７０

０９０２
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　第 １０期 燕学智，等：表面触觉再现技术现状和评估方法

　　由表３～表９可得，４种表面触觉再现设备在
７种性能评价指标方面各有利弊。振动式表面触
觉再现设备在制造难度、工作区间和感知强度方

面具有优势，但可调范围和再现效果不佳；静电力

式表面触觉再现设备在可调范围、功率损耗、再现

效果和用户体验方面具有优势，但感知强度较弱；

压力式表面触觉再现设备的制造难度、工作区间

和用户体验差；压膜式表面触觉再现设备的功率

损耗较大。由于不同应用领域所需性能差异较

大，得到的设备优劣也各不相同，不宜采用统一的

评价尺度进行判断。本文所提的７种性能评价指
标和评价方法能够帮助各领域研究者整合所需参

数，提高评价的有效性。

表１０给出了准则层和方案层对目标层的合
成权重，第一列 １×７个权值为准则层权值，
第２～５列 ４×７个权值为 ４种设备的方案层权
值，合成权重为准则层权值分别对方案层权值进

行加权求和而得。由表１０可得，４种表面触觉再
现设备在多媒体终端应用中的性能优劣排序由高

到低为：静电力式、压膜式、压力式、振动式，其中

基于静电力的表面触觉再现设备具有较高的研究

意义和价值，而振动式表面触觉再现设备虽为目

前最为常见的表面触觉再现设备，在多媒体终端

上的集成化和市场化程度高，但因内在物理结构

的限制，导致其只能产生离散化的触觉感知，真实

感较差，发展空间有限。

综上所述，各种表面触觉再现设备在多媒体

终端应用上均存在自身优势和不足，在实际应用

中，操作者应合理选择表面触觉再现方法，根据不

同需求和环境选择适合的表面触觉再现设备。总

体而言，相比振动式表面触觉再现设备和压力式

表面触觉再现设备产生的离散化触觉感知效果，

基于压膜效应的表面触觉再现设备和基于静电力

的表面触觉再现设备可再现连续细腻的纹理触

觉，与人体皮肤的感知特性相符，具有较大的发展

前景，是现阶段国内外研究重点和热点。其中，基

于压膜效应的表面触觉再现设备适合再现刚度信

息和表面轮廓信息，而基于静电力的表面触觉再

现设备则适合产生较为柔软和精细的纹理信息。

３　问题与展望

近年来，表面触觉再现技术发展迅速，是电子

产业变革和发展的重要推动力，但是目前绝大多

数表面触觉再现设备仍停留在研究阶段，难以应

用于实际，主要难点集中在以下４个方面：
１）精确性。人体触觉感知系统复杂，感知能

力强，可以感知细微的表面变化，感知机理具有连

续性和非局部性，而现有设备的触觉分辨率和呈

现维度低，无法做到精确渲染再现。

２）实时性。由于多媒体移动终端的嵌入式
系统内部处理器计算性能及数据传输能力等方面

的限制，现有表面触觉再现设备只能实现静态图

片的触觉特征提取，图片纹理复杂时会产生延迟

现象，更无法实现高清图像、高清视频和 ３Ｄ视频
的触觉再现特征提取和渲染。

３）便捷性。现有表面触觉再现设备体积过
大，与多媒体移动终端的集成度较差，不能满足终

端应用所必需的低成本、低功耗、小型化等要求，

难以实现商业化生产和应用。

４）量化性。人体认知能力受情感、年龄等多
种因素影响，个体差异程度较为明显，难以对人体

的触觉感知进行准确测量、量化和评价。

综上所述，未来表面触觉再现设备的研究应

从以下几个方面着手：

１）表面触觉再现方式。研究多种触觉虚拟
替代技术的融合方法，以实现更加丰富和自然的

触觉反馈效果，提高表面触觉再现精确性。

２）触觉渲染算法。研究复杂度低、计算量小
的触觉特征提取和渲染算法，实现多媒体内容的

快速精确提取和自然真实渲染，解决表面触觉再

现实时性问题。

３）材料和加工。结合先进的加工技术，采用
各种新型材料，设计集成化和小型化程度更高，触

觉质感更真实的表面触觉再现设备，实现表面触

觉再现的便捷性。

４）评价体系。从心理物理学定性评价和表
面触觉再现测量定量评价两方面着手，设计精确

合理的评测实验，搭建完善的测量平台，形成系统

的触觉真实感评测体系，解决表面触觉再现的量

化性问题。

４　结　论

１）本文将表面触觉再现设备划分为振动式、
压力式、压膜式、静电力式和电刺激式，重点介绍

了５种设备的实现原理、关键技术和性能指标，并
对设备的优缺点进行分析和总结，主要如下：

① 振动式表面触觉再现设备再现区间大，触
感强烈，但振动过程会产生较大的功率损耗，且触

觉反馈形式较为单一，只能提供简单的振动信息。

② 压力式表面触觉再现设备安全性高，用户
体验良好，但存在气体外泄等不可控因素，制造工

艺较为复杂，加工难度较大，难以实现大范围连续

１９０２
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细腻的触感。

③ 基于压膜效应的表面触觉再现设备工作
区间大，制造工艺简单，可实现较为连续的再现效

果，但设备功耗较大。

④ 基于静电力的表面触觉再现设备无噪声、
低功耗、质量轻、使用便捷，适合应用于现有多媒

体终端上，具有广阔的应用前景，但无法实现静态

条件下的触觉呈现，对温湿度等环境条件较为

敏感。

２）本文提出一种表面触觉再现技术的评估
方法，采用专家打分法和层次分析法，从制造难度

等７个方面对 ４种再现技术进行综合评价，有效
提高了评价的可靠性，对设计和优化表面触觉再

现设备具有重要的意义。经过评估，得到 ４种表
面触觉再现设备在多媒体终端应用领域的性能排

序由高到低为：静电力式、压膜式、压力式、振

动式。
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ｍａｎｔｉｃｔａｃｔｉｌｅｆｅｅｄｂａｃｋｆｏｒｍｏｂｉｌｅｔｏｕｃｈｓｃｒｅｅｎｄｅｖｉｃｅｓ［Ｃ］∥

Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２２ｎｄＡｎｎｕａｌＡＣＭＳｙｍｐｏｓｉｕｍＵｉｓｔ’０９．Ｎｅｗ

Ｙｏｒｋ：ＡＣＭ，２００９：１１１１２０．

［２０］ＹＡＮＧＧＨ，ＪＩＮＭ，ＪＩＮＹ，ｅｔａｌ．Ｔｍｏｂｉｌｅ：Ｖｉｂｒｏｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙ

ｐａｄｗｉｔｈｓｐａｔｉａｌａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｏｒｈａｎｄｈｅｌｄｄｅ

ｖｉｃｅ［Ｃ］∥２０１０ＩＥＥＥ／ＲＳＪＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｔｅｌｌｉ

ｇｅｎｔＲｏｂｏｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＲＯＳ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ．ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１０：５２４５５２５０．

［２１］寇良朋．基于气动载荷的手指力学响应研究［Ｄ］．南京：南

京理工大学，２０１３．

ＫＯＵＬＰ．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｆｉｎｇｅｒｓｕｎｄｅｒｐｎｅｕ

ｍａｔｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＡＳＡＭＵＲＡＮ，ＴＯＭＯＲＩＮ，ＳＨＩＮＯＤＡＨ．Ａｔａｃｔｉｌｅｆｅｅｌｉｎｇｄｉｓ

ｐｌａｙｂａｓｅｄｏｎｓｅｌｅｃｔｉｖｅｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｏｓｋｉｎｒｅｃｅｐｔｏｒｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥｏｎＶｉｒｔｕａｌＲｅａｌｉｔｙＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，１９９８：３６４２．

［２３］ＡＳＡＭＵＲＡＮ，ＹＯＫＯＹＡＭＡＮ，ＳＨＩＮＯＤＡＨ．Ｓｅｌｅｃｔｉｖｅｌｙｓｔｉ

ｍｕｌａｔｉｎｇｓｋｉｎｒｅｃｅｐｔｏｒｓｆｏｒｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＣｏｍｐｕｔｅｒ

Ｇｒａｐｈｉｃｓ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，１９９８，１８（６）：３２３７．

［２４］ＭＡＫＩＮＯＹ，ＳＨＩＮＯＤＡＨ．Ｓｅｌｅｃｔｉｖｅｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｏｓｋｉｎｒｅｃｅｐ

ｔｏｒｓｂｙｓｕｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｃ］∥ＳＩＣＥ２００４ＡｎｎｕａｌＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００４：２１０３２１０８．

［２５］ＫＯＯＩＭ，ＪＵＮＧＫ，ＫＯＯＪＣ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｓｏｆｔａｃｔｕａ

ｔｏｒｂａｓｅｄｗｅａｒａｂｌｅｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

Ｒｏｂｏｔｉｃｓ，２００８，２４（３）：５４９５５８．

［２６］ＳＡＬＢＵＥＯＪ．Ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｓａｎｄｓｑｕｅｅｚｅｂｅａｒｉｎｇｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢａｓｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９６４，８６（２）：３５５３６４．

［２７］ ＷＩＥＳＥＮＤＡＮＧＥＲＭ．Ｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍａｉｒｂｅａｒｉｎｇｓｕｓｉｎｇｐｉｅｚｏ

ｅｌｅｃｔｒｉｃｂｅｎｄｉｎｇｅｌｅｍｅｎｔｓ［Ｄ］．Ｌａｕｓａｎｎｅ：ＥｃｏｌｅＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｑｕｅ

ＦéｄéｒａｌｅｄｅＬａｕｓａｎｎｅ，２００１：２０２１．

［２８］ＷＩＮＦＩＥＬＤＬ，ＧＬＡＳＳＭＩＲＥＪ，ＣＯＬＧＡＴＥＪＥ，ｅｔａｌ．ＴＰａＤ：

Ｔａｃｔｉｌｅｐａｔｔｅｒｎｄｉｓｐｌａｙｔｈｒｏｕｇｈｖａｒｉａｂｌｅｆｒｉｃｔｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＨａｐｔｉｃＩｎｔｅｒｆａｃｅｓｆｏｒＶｉｒｔｕ

ａｌＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄＴｅｌｅｏｐｅｒａｔｏｒＳｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２００７：４２１４２６．

［２９］ ＭＡＲＣＨＵＫＮＤ，ＣＯＬＧＡＴＥＪＥ，ＰＥＳＨＫＩＮＭ Ａ．Ｆｒｉｃｔｉｏｎ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｏｎａｌａｒｇｅａｒｅａＴＰａＤ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＨａｐ

ｔｉｃｓＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０：３１７３２０．

［３０］Ｌ?ＶＥＳＱＵＥＶ，ＯＲＡＭＬ，ＭＡＣＬＥＡＮＫ，ｅｔａｌ．Ｅｎｈａｎｃｉｎｇｐｈｙ

ｓｉｃａｌｉｔｙｉｎｔｏｕｃｈｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｗｉｔｈｐｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅｆｒｉｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＳＩＧＣＨＩＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＨｕｍａｎＦａｃｔｏｒｓｉｎ

ＣｏｍｐｕｔｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＣＭ，２０１１：２４８１２４９０．

［３１］Ｌ?ＶＥＳＱＵＥＶ，ＯＲＡＭＬ，ＭＡＣＬＥＡＮＫ．Ｅｘｐｌｏｒｉｎｇｔｈｅｄｅｓｉｇｎ

ｓｐａｃｅｏｆｐｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅｆｒｉｃｔｉｏｎｆｏｒｓｃｒｏｌｌｉｎｇｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥＨａｐｔｉｃｓＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１２：２３３０．

［３２］ＡＭＢＥＲＧＭ，ＧＩＲＡＵＤＦ，ＳＥＭＡＩＬＢ，ｅｔａｌ．ＳＴＩＭＴＡＣ：Ａｔａｃｔｉｌｅ

ｉｎｐｕｔｄｅｖｉｃｅｗｉｔｈｐｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅｆｒｉｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ｔｈｅ２４ｔｈＡｎｎｕａｌＡＣＭ ＳｙｍｐｏｓｉｕｍＡｄｊｕｎｃｔｏｎＵｓｅｒＩｎｔｅｒｆａｃｅ

ＳｏｆｔｗａｒｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＣＭ，２０１１：７８．

［３３］ＤＡＩＸ，ＧＵＪ，ＣＡＯＸ，ｅｔａｌ．ＳｌｉｃｋＦｅｅｌ：Ｓｌｉｄｉｎｇａｎｄｃｌｉｃｋｉｎｇｈａｐ

ｔｉｃｆｅｅｄｂａｃｋｏｎａｔｏｕｃｈｓｃｒｅｅｎ［Ｃ］∥ＡｄｊｕｎｃｔＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

２５ｔｈＡｎｎｕａｌＡＣＭＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＵｓｅｒＩｎｔｅｒｆａｃｅＳｏｆｔｗａｒｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＣＭ，２０１２：２１２２．

［３４］马露．基于摩擦力控制的触觉再现系统的研究［Ｄ］．南京：

南京航空航天大学，２０１４：２５３２．

ＭＡＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔａｃｔｉｌｅｒｅｎｄｅｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｆｒｉｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４：２５３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３５］ ＳＥＤＮＡＯＵＩＴ，ＶＥＺＺＯＬＩＥ，ＤＺＩＤＥＫＢ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎｉｎｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｅｖｉｃｅｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＷｏｒｌｄＨａｐｔｉｃｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：３７４２．

［３６］ＷＩＥＲＴＬＥＷＳＫＩＭ，ＦＥＮＴＯＮ ＦＲ，ＣＯＬＧＡＴＥ ＪＥ．Ｐａｒｔｉａｌ

ｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｌｅｖｉｔａｔｉｏｎｍｏｄｕｌａｔｅｓｆｉｎｇｅｒｔｉｐｆｒｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅ

ｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓｏｆｔｈｅＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓ

ｏｆＡｍｅｒｉｃａ，２０１６，１１３（３３）：９２１０９２１５．

［３７］ＧＵＥＯＲＧＵＩＥＶＤ，ＶＥＺＺＯＬＩＥ，ＳＥＤＮＡＯＵＩＴ，ｅｔａｌ．Ｆｅｅｌｉｎｇ

ｍｕｌｔｉｐｌｅｅｄｇｅｓ：Ｔｈｅｔａｃｔｉｌｅｐｅｒｃｅｐｔｉｏｎｏｆｓｈｏｒｔｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｓｑｕａｒｅ

ｒｅｄｕｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｆｉｎｇｅｒｓｕｒｆａｃｅｆｒｉｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ＩＥＥＥＷｏｒｌｄＨａｐｔｉｃｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ．ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１２５

１２９．

［３８］ＭＡＬＬＩＮＣＫＲＯＤＴＥ，ＨＵＧＨＥＳＡＬ，ＪＲＳＷ．Ｐｅｒｃｅｐｔｉｏｎｂｙｔｈｅ

ｓｋｉｎｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｙｉｎｄｕｃｅｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅ，１９５３，１１８

（３０６２）：２７７２７８．

［３９］ＳＴＲＯＮＧＲＭ，ＴＲＯＸＥＬＤＥ．Ａｎｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭａｎＭａｃｈｉｎｅＳｙｓｔｅｍｓ，１９７０，１１（１）：７２

７９．

［４０］ＫＡＣＺＭＡＲＥＫＫＡ，ＮＡＭＭＩＫ，ＡＧＡＲＷＡＬＡＫ，ｅｔａｌ．Ｐｏｌａｒｉｔｙ

ｅｆｆｅｃｔｉｎｅｌｅｃｔｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＢｉｏｍｅｄｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００６，５３（１０）：２０４７２０５４．

［４１］ＹＡＭＡＭＯＴＯＡ，ＮＡＧＡＳＡＷＡＳ，ＹＡＭＡＭＯＴＯＨ，ｅｔａｌ．Ｅｌｅｃ

ｔｒｏｓｔａｔｉｃｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙｗｉｔｈｔｈｉｎｆｉｌｍｓｌｉｄｅｒａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

ｔｏｔｈｅｔａｃｔｉｌｅｔｅｌｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＶｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄＣｏｍｐｕｔｅｒＧｒａｐｈｉｃｓ，２００６，１２（２）：１６８１７７．

［４２］ＢＡＵＯ，ＰＯＵＰＹＲＥＶＩ，ＩＳＲＡＲＡ，ｅｔａｌ．ＴｅｓｌａＴｏｕｃｈ：Ｅｌｅｃｔｒｏｖｉ

ｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｔｏｕｃｈｓｕｒｆａｃｅｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２３ｒｄＡｎｎｕａｌ

ＡＣＭＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＵｓｅｒＩｎｔｅｒｆａｃｅＳｏｆｔｗａｒｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．

ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＣＭ，２０１０：２８３２９２．

［４３］董杨瑞．静电力触觉再现驱动信号合成技术研究［Ｄ］．长

春：吉林大学，２０１６．

ＤＯＮＧＹＲ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｒｉｖｉｏｎｇｓｉｇｎａｌｓｙｎｔｈｅｓｉｓｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆ

ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ：Ｊｉｌｉｎ

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４４］ＷＵＳＷ，ＳＵＮＸＹ，ＷＡＮＧＱＬ，ｅｔａｌ．Ｔａｃｔｉｌｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ

ｒｅｎｄｅｒｉｎｇｉｍａｇｅｔｅｘｔｕｒｅｓｂａｓｅｄｏｎｅｌｅｃｔｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｔｈｅ

ＶｉｓｕａｌＣｏｍｐｕｔｅｒ，２０１７，３３（５）：６３７６４６．

［４５］ＷＡＮＧＴＴ，ＳＵＮＸＹ．Ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｔａｃｔｉｌｅｒｅｎｄｅｒｉｎｇｏｆｉｍａｇｅ

ｂａｓｅｄｏｎｓｈａｐｅｆｒｏｍｓｈａｄｉｎｇ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

Ａｕｄｉｏ，ＬａｎｇｕａｇｅａｎｄＩｍａｇｅＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：７７５７７９．

［４６］吴赛文，陈建，孙晓颖．面向视频感知的静电力触觉渲染方

法［Ｊ］．计算机应用，２０１６，３６（４）：１１３７１１４０．

ＷＵＳＷ，ＣＨＥＮＪ，ＳＵＮＸＹ．Ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｎｄｅｒ

ｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｖｉｄｅｏｐｅｒｃｅｐｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎ，２０１６，３６（４）：１１３７１１４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４７］ ＴＡＮＧＨ，ＢＥＥＢＥＤＪ．Ａｍｉｃｒｏｆａｂｒｉｃａｔｅｄｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｈａｐｔｉｃ

ｄｉｓｐｌａｙｆｏｒｐｅｒｓｏｎｓｗｉｔｈｖｉｓｕａｌｉｍｐａｉｒｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＲｅｈａｂｉｌｉｔａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９８，６（３）：２４１２４８．

３９０２



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　

［４８］ ＳＡＵＮＤＥＲＳＦＡ．Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎａｃｒｏｓｓｔｈｅｓｋｉｎ：

Ｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｔａｃｔｉｌｅｓｅｎｓｏｒｙａｉｄｓｆｏｒｔｈｅｄｅａｆａｎｄｔｈｅｂｌｉｎｄ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｅｕｒｏｓｃｉｅｎｃｅ，１９８３，１９（１４）：

２１２８．

［４９］刘捷，张竹茂，任秋实，等．基于电触觉替代视觉系统的汉字

识别［Ｊ］．中国医疗器械杂志，２０１０，３４（５）：３１３３１６．

ＬＩＵＪ，ＺＨＡＮＧＺＭ，ＲＥＮＱＳ，ｅｔａｌ．ＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎｅｓｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｏｎｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｖｉｓｉｏｎｓｕｂｓｔｉｔｕｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｄｉｃａｌＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ，２０１０，３４（５）：３１３３１６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５０］ＫＡＪＩＭＯＴＯＨ．Ｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙｗｉｔｈｒｅａｌｔｉｍｅｉｍｐｅｄａｎｃｅ

ｆｅｅｄｂａｃｋｕｓｉｎｇｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＨａｐｔｉｃｓ，２０１２，５（２）：１８４１８８．

［５１］ＫＩＴＡＭＵＲＡＮ，ＣＨＩＭ Ｊ，ＭＩＫＩＮ．Ｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｄｉｓｐｌａｙｕｓｉｎｇ

ｍｉｃｒｏｆａｂｒｉｃａｔｅｄｍｉｃｒｏｎｅｅｄｌｅａｒｒａｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｉｃｒｏｍｅ

ｃｈａｎｉｃｓ＆Ｍｉｃｒｏｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，２５（２）：０２５０１６．

［５２］ＴＥＺＵＫＡＭ，ＫＩＴＡＭＵＲＡＮ，ＴＡＮＡＫＡＫ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆ

ｖａｒｉｏｕｓｔａｃｔｉｌｅｓｅｎｓａｔｉｏｎｓｕｓｉｎｇｍｉｃｒｏｎｅｅｄｌｅｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｄｉｓ

ｐｌａｙ［Ｊ］．ＰＬＯＳＯｎｅ，２０１６，１１（２）：ｅ０１４８４１０．

［５３］ＦＲＡＮＣＥＳＣＨＩＭ，ＳＥＭＩＮＡＲＡＬ，ＤＯＳＥＮＳ，ｅｔａｌ．Ａｓｙｓｔｅｍｆｏｒ

ｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｆｅｅｄｂａｃｋｕｓｉｎｇｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓｋｉｎａｎｄｆｌｅｘｉｂｌｅｍａｔｒｉｘ

ｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓ：Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｖａｌｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

Ｈａｐｔｉｃｓ，２０１７，１０（２）：１６２１７２．

［５４］ＫＡＣＺＭＡＲＥＫＫＡ，ＴＹＬＥＲＭＥ，ＯＫＰＡＲＡＵＯ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒａｃ

ｔｉｏｎｏｆｐｅｒｃｅｉｖｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｎｆｉｎｇｅｒｔｉｐｅｌｅｃｔｒｏｔａｃ

ｔｉｌｅｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎ：Ｄｉｓｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｒａｔｉｎｇｓａｎｄｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｃａｌ

ｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＲｅｈａｂｉｌｉｔａ

ｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，２５（１１）：２０６７２０７４．

［５５］ＧＩＲＡＵＤＦ，ＡＭＢＥＲＧＭ，ＬＥＭＡＩＲＥＳＢ．Ｍｅｒｇｉｎｇｔｗｏｔａｃｔｉｌｅ

ｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ：Ｅｌｅｃｔｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔ

［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＷｏｒｌｄＨａｐｔｉｃｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：１９９２０３．

［５６］ ＶＥＺＺＯＬＩＥ，ＭＥＳＳＡＯＵＤＷ Ｂ，ＡＭＢＥＲＧＭ，ｅｔａｌ．Ｐｈｙｓｉｃａｌ

ａｎｄｐｅｒｃｅｐｔｕａｌｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄｅｌｅｃｔｒｏ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

Ｈａｐｔｉｃｓ，２０１５，８（２）：２３５２３９．

［５７］ＹＡＮＧＹ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｈａｐｔｉｃｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ｆｏｒｔｏｕｃｈｓｃｒｅｅｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｄ］．Ｌｉｌｌｅ：ＬｉｌｌｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３．

［５８］李应南，陈向科．基于层次分析法和专家打分法的交叉口交

通安全评价研究［Ｊ］．中华民居，２０１４（１５）：２４５２４８．

ＬＩＹＮ，ＣＨＥＮＸＫ．Ｔｒａｆｆｉｃｓａｆｅｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｒｅｓｅａｒｃｈａｔｉｎｔｅｒ

ｓｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃｈｉｅｒａｒｃｈｙｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｅｘｐｅｒｔｓｃｏ

ｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＨｏｍｅｓ，２０１４（１５）：２４５２４８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［５９］任玉辉，肖羽堂．层次分析法在校园火灾危险性分析中的应

用［Ｊ］．安全与环境工程，２００８，１５（１）：８５８８．

ＲＥＮＹＨ，ＸＩＡＯＹＴ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆａｎａｌｙｔｉｃｈｉｅｒａｒｃｈｙｐｒｏｃｅｓｓ

ｔｏｔｈｅｃａｍｐｕｓｆｉｒｅｈａｚａｒｄａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＳａｆｅｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎ

ｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００８，１５（１）：８５８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６０］ ＳＡＡＴＹＴＬ．Ａｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐｒｉｏｒｉｔｉｅｓｉｎｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＰｓｙｃｈｏｌｏｇｙ，２０００，１５

（３）：２３４２８１．

［６１］侯遵泽，杨瑞．基于层次分析方法的城市火灾风险评估研究

［Ｊ］．火灾科学，２００４，１３（４）：２０３２０８．

ＨＯＵＺＺ，ＹＡＮＧＲ．Ｃｉｔｙｆｉｒｅｓａｆｅｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｍｅｔｈｏｄ

ｏｆａｎａｌｙｔｉｃｈｉｅｒａｒｃｈｙｐｒｏｃｅｓｓ［Ｊ］．ＦｉｒｅＳａｆｅｔｙＳｃｉｅｎｃｅ，２００４，１３

（４）：２０３２０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６２］汪应洛．系统工程［Ｍ］．２版．北京：机械工业出版社，２００３：

１３０１４０．

ＷＡＮＧＹＬ．Ｓｙｓｔｅｍｓｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｍｅ

ｃｈａｎｉｃａｌＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３：１３０１４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　燕学智　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：触觉

再现、人机交互、超声定位。

李瑞格　女，硕士研究生。主要研究方向：触觉再现、虚拟现

实、人机交互。

武秋爽　女，硕士研究生。主要研究方向：触觉再现、虚拟现

实、人机交互。

４９０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 燕学智，等：表面触觉再现技术现状和评估方法

Ｓｔａｔｕｓａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ
ＹＡＮＸｕｅｚｈｉ，ＬＩＲｕｉｇｅ，ＷＵＱｉｕｓｈｕａｎｇ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＪｉｌｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ１３００２２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｃａｎｄｉｓｐｌａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｄｉｓｐｌａｙｅｄｃｏｎｔｅｎｔｓ
ｔｈｒｏｕｇｈｏｕｒｂａｒｅｆｉｎｇｅｒｓ，ｒｅａｌｉｚｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｎａｔｕｒａｌｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｏｎｍｕｌｔｉｍｅｄｉａｔｅｒｍｉｎａｌｓｃｒｅｅｎｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，
ｍｏｓｔｓｔｕｄｉｅｓｉｎｔｈｉｓｆｉｅｌｄｆｏｃｕｓｏｎｔｈｅｆｏｒｃｅｔａｃｔｉｌｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ，ａｎｄｄｏｎｏｔｓｙｓｔｅｍａｔｉｃａｌｌｙａｎａｌｙｚｅｔｈｅｓｕｒ
ｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｔｈｅｉｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｔｈｅｄｅｖｉｃｅｓａｒｅｔｏｏｓｕｂ
ｊｅｃｔｉｖｅｔｏｐｒｏｖｉｄｅａｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅａｎｄｒｅｌｉａｂｌｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｓｔａｎｄａｒｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｓｔｕｄｉｅｓｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇ
ｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｆｏｃｕｓｅｓｏｎｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔｉｎｇａｎｄｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅ
ｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｎｔｈｅｌａｓｔｄｅｃａｄｅ．Ｗｅｄｉｖｉｄｅｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓｉｎｔｏｆｉｖｅｔｙｐｅｓ：Ｖｉｂｒａ
ｔｉｏｎ，ｓｔｒｅｓｓ，ａｉｒｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍ，ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｔａｃｔｉｌｅｄｅｖｉｃｅｓ．Ｔｈｅｎ，ｗｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅａｎｄａｎａｌｙｚｅｔｈｅ
ｔｙｐｉｃａｌｄｅｖｉｃｅｓｆｒｏｍｗｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ，ｄｅｖｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｅｓｉｎｄｅｔａｉｌ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｄｖａｎｔａ
ｇｅｓａｎｄｄｉｓａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆｔｈｅｓｅｄｅｖｉｃｅｓａｒｅｓｕｍｍａｒｉｚｅｄ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇ
ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｔｏｏｒｏｕｇｈａｎｄｓｕｂｊｅｃｔｉｖｅ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｅｓｅｎｔｓａｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｔｏｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅ
ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄｓｅｖｅｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｅｓｓｕｃｈａｓｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙａｎｄｗｏｒｋａｒｅａａｒｅｕｓｅｄ
ｔｏｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｌｙｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ．Ｅｘｐｅｒｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄａｎｄａｎａｌｙｔｉｃｈｉｅｒａｒｃｈｙｐｒｏｃｅｓｓａｒｅｕｓｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｗｅｉｇｈｔｓｏｆｆｏｕｒｄｅｖｉｃｅｓｕｎｄｅｒｅａｃｈｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎ
ｄｅｘ．Ｗｅａｌｓｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｏｒｔｉｎｇｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆｄｅｖｉｃｅｓｉｎｍｕｌｔｉｍｅｄｉａｔｅｒｍｉｎａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ｐｒｏｖｉ
ｄｉｎｇｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓｉｎｏｔｈｅｒｆｉｅｌｄｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，
ｗｅｓｕｍｍａｒｉｚｅｔｈｅｓｈｏｒｔａｇｅｓｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｄｅｖｉｃｅｓａｎｄｄｉｓｃｕｓｓｔｈｅｆｕｔｕｒｅｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｕｒｆａｃｅｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ；ｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ；ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａ
ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ；ｒｅｓｅａｒｃｈｓｔａｔｕｓ；ｈｕｍａｎｃｏｍｐｕｔｅｒｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０１１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４１３１７：０３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１３．１５４８．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６３１０１０）；ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＢ１００１３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎｘｚ＠ｊｌｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

５９０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

书书书

　
２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１８０１１２；录用日期：２０１８０６１９；网络出版时间：２０１８０６２７１１：４８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６２６．１６１１．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１４７５０２８，６１７０３０２３）；中国博士后科学基金 （２０１６Ｍ６００８９２）；智能机器人与系统高精尖创新中心开

放基金 （２０１６ＩＲＳ０７）；北京航空航天大学研究生创新实践基金 （ＹＣＳＪ０１２０１７０７）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｄｏｍｍｙ＿ｌｅｕｎｇ＠２６３．ｎｅｔ

　引用格式：巩潇，黄晋国，陈泓宇，等．鸬鹚起飞阶段的脚蹼力学建模及运动学计算［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：
２０９６２１０５．ＧＯＮＧＸ，ＨＵＡＮＧＪＧ，ＣＨＥＮＨＹ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｄｕｒｉｎｇｃｏｒ
ｍｏｒａｎｔ’ｓｔａｋｅｏｆｆ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２０９６２１０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００３０

鸬鹚起飞阶段的脚蹼力学建模及运动学计算

巩潇１，黄晋国２，３，陈泓宇２，王田苗２，梁建宏２，

（１．工业和信息化部计算机与微电子发展研究中心 机器人测试实验室，北京 １０００４８；

２．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；　３．北京航空航天大学 高等理工学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：鸬鹚在水面起飞的过程中，进行周期性扑翼运动的同时，其脚蹼也不断进行
周期性拍水运动。为探究脚蹼周期性拍击水面对鸬鹚水面起飞的贡献以及定量计算每个拍水

周期中脚蹼力的大小，探讨了鸬鹚起飞过程中后肢力量的贡献以及需要腿部力量辅助的原因；

同时，比较自然界生物在水面行走或奔跑方式的异同，从而研究鸬鹚等水栖鸟类在水面上连续

拍水的机理。通过蛇怪蜥蜴和鸬鹚脚蹼水上运动模式和机理的对比，类比研究脚蹼对水面冲

击而产生支持身体冲量的大小与脚蹼在拍水时与水接触变化的过程；定义鸬鹚腿部自由度，建

立鸬鹚起飞过程脚蹼周期性拍水运动的运动学模型，分析腿部关节角度与脚蹼中心坐标的

ＤＨ矩阵，并研究关节角速度与脚蹼中心速度的雅可比矩阵，通过现有的视频分析验证模型可
靠性，并对鸬鹚脚掌运动以及水平、竖直方向的运动做了基本计算。

关　键　词：鸬鹚水面起飞；脚蹼；力学建模；运动学模型；运动学计算
中图分类号：Ｑ８１１．２１３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２０９６１０

　　自从２０世纪初，莱特兄弟创造出了能够让人
类实现翱翔于天际的梦想的飞机后，飞机的设计

和相应的理论得到了极大发展，特别是给人类的

交通运输方式带来了天翻地覆的变化。为了满足

人类各领域的发展需要，各种创新式的飞机不断涌

现，如为容纳更多旅客的大型客机，为满足高机动

性的直升机，还有能够在水面起降的水上飞机等
［１］
。

在自然界中，水空两栖的生物比比皆是，如各

种海鸟、飞鱼、飞行乌贼等，它们都是可以自如转

换水空运动状态的典型生物，而这种由自然界进

化而产生的特性，可以给人类的设计带来极大的

参考价值，依据自然界已有的生物，研究和分析其

机理从而进行结构设计是仿生学的重要内容。

起飞是所有飞行的关键，鸟类如何完成从地

面（水面）到空中的转变，不仅对其自身的活动和

生存至关重要，而且对研究鸟类从非飞行祖先的

飞行进化史也至关重要。目前已知的飞鸟翅膀看

起来是完整的、功能齐全的，与之相比较，同样体

型结实、肌肉强劲的运动员却不能跃起在空中飞

翔，原因在于鸟类拥有可以支持其飞行的强劲肌

肉和翼型，以及特有的进化体型和运动方式。关

于鸟类飞行的进化问题的争论已经存在了几十年

了
［２］
，即第一个飞起来的生物是如何支撑自己的

体重，以及这一套机理是如何完成的。所有假设

都赞成无论从地面、树木还是水面起飞的飞行进

化场景，都必须处理地（水）对空过渡问题，但飞

行鸟类的起飞机制在很大程度上是未知的。起跳

的力量是如何产生的，目前在任何鸟类中都还是

未知的；翅膀和后肢的相对定量耦合作用也并未

进行过评估。考虑到鸟类的后肢不直接支持翼

lenovo
全文下载
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　第 １０期 巩潇，等：鸬鹚起飞阶段的脚蹼力学建模及运动学计算

型，但是在大多数飞行物种中并没有减少或丢失，

并且发展成现在常见的适合跳跃力学的三元四肢

结构
［３］
，可以推测它们可能会产生起飞所需的部

分加速度。本文主要研究鸬鹚起飞过程中后肢脚

蹼部分的力学建模和运动学分析验证。

１　生物后肢运动

１．１　后肢力在起飞力学中的作用

Ｅａｒｌｓ［４］通过高速摄像机和测力器研究欧洲
琼鸟和鹌鹑在起飞过程中脚部贡献的速度，发现

脚部在最初一个周期内产生 ８０％ ～９０％的起飞
速度。Ｐｒｏｖｉｎｉ等［５］

通过使用高速摄像机来观察

珍珠鸟和钻石鸽，同时通过数字粒子图像示踪技

术计算空气动力来测量由后肢产生的地面反作用

力，结果发现在起飞后 ２个扑翼周期内 ２种鸟的
后肢均贡献了绝大部分速度。Ｃｈｅｎ和 Ｓｕｎ［６］通
过研究蜂蝇快速起飞过程中的运动加速度，同时

利用 ＣＦＤ仿真求出蜂蝇翅膀的空气动力，从而估
算起飞过程中其腿部的作用力，发现起飞时腿部

作用力为体重的３倍［６］
，结果如图１所示。所以，

后肢力在起飞过程起着非常重要的作用，对完全

起飞前的加速和在空中平衡有很大的影响，因此

本文研究十分有意义。

图 １　蜂蝇起飞过程受力［６］

Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅｏｆｆｌｙｔａｋｅｏｆｆｐｒｏｃｅｓｓ［６］

１．２　水鸟水面起飞
在自然界中，很多拥有飞行能力的水鸟在水

面上起飞时都需要使用脚蹼不断拍击水面以获得

足够的动量支撑其在水面上的运动和加速前进。

如图 ２所示，红喉潜鸟在水面上起飞时被观察
到脚蹼会周期性地拍击水面，当滑行速度达到

１０ｍ／ｓ时便可起飞，在此期间，脚蹼提供一部分前
进加速度以及在水面上的一部分支持力

［７］
；当鸭

图 ２　水鸟水面起飞

Ｆｉｇ．２　Ｗａｔｅｒｆｏｗｌｔａｋｉｎｇｏｆｆｆｒｏｍｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅ

子躲避天敌或者搜寻食物时，也会采用这种脚蹼

助推模式的运动，利用脚蹼和扑翼在水面上奔跑，

以减小波浪阻力的影响
［８］
；
!"

也是一种有类似

行为模式的鸟类，其能在水上以 １０Ｈｚ的频率奔
跑，产生的升力能支撑 ５５％的体重；鸬鹚是一种
典型的水面短距起飞生物，体长 ０．８４ｍ，全身密
度为０．７３８ｇ／ｃｍ３，翼载荷为 １．５８ｇ／ｃｍ２，脚掌载
荷为２５．３ｇ／ｃｍ２，翅膀和脚蹼的高频拍击运动使
其助跑距离只需约 ５ｍ［９］。这些鸟类在水面上的
运动模式相似，脚蹼拍水原理和脚蹼接触水后的

变化过程有很大关联性
［１０］
。

１．３　大型水面行走生物
１．３．１　蛇怪蜥蜴水面行走机理描述

对于目前的情况，除了蛇怪蜥蜴，对于定量分

析大质量和大密度生物水上机理特性的研究还比

较少，但是对蛇怪蜥蜴在水面行进的机理以及对

其水动力学的分析理论已经发展了 ２０年，从
Ｇｌａｓｈｅｅｎ和 ＭｃＭａｈｏｎ［１１］在 Ｎａｔｕｒｅ上第一次提出
完整的蛇怪蜥蜴脚蹼水动力模型，研究者对蛇怪

蜥蜴的探究便不断深入。对于鸬鹚等水鸟，其与

蛇怪蜥蜴有相似的运动特性和表现，利用这 ２种
不同生物之间的共同点去定量分析鸬鹚脚蹼的水

动力模型，便能够可靠地进行脚蹼力建模。

大型水面行走生物如蛇怪蜥蜴和水鸟，如果

拥有足够大的接触面积，人也可以直接站立于水

面。但蛇怪蜥蜴和水鸟的脚蹼面积并不足以支撑

其仅依靠浮力和表面张力在水面上行走，通过大

量对蛇怪蜥蜴的研究
［１２１４］

发现，这一类生物通过

脚蹼连续交替拍击水面来获得足够支持自身在重

７９０２
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力方向上平衡的力。哈佛大学的 Ｈｓｉｅｈ［１５］在
２００３年利用高速摄像机记录了蛇怪蜥蜴的水面
运动过程，并将其水上前进过程分为猛击、滑动、

上挥、下挥 ４个步态；２００４年，Ｈｓｉｅｈ和 Ｌａｕｄｅｒ［１３］

通过 ＰＩＶ技术测量了蛇怪蜥蜴水上运动时的流场
变化，并证明了蛇怪蜥蜴腿部垂直拍打水面时产

生了最大的支撑力和推进力。如图 ３、图 ４所
示

［１５］
，通过高速摄像机和 ＰＩＶ分析可知，蛇怪蜥

蜴拍水的过程分为３个阶段：①拍水阶段，脚蹼垂
直向下拍击水面，推动水体并远离水面，同时产生

环绕脚蹼的空气腔。②划水阶段，当水被脚蹼向
后推开时，脚蹼仍保持在空气腔内。③复位阶段，
脚蹼在离开水面的附近产生一个反方向推进的涡

环，表示将动量转移到流体中，该涡环直径为

３ｃｍ，周围水流向涡环中间，向下并与运行方向相
反，在空气腔破碎前，脚蹼及时从水里抽出。

图 ３　蛇怪蜥蜴的水面运动［１５］

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｂａｓｉｌｉｓｋｌｉｚａｒｄｏｎｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅ［１５］

图 ４　蛇怪蜥蜴脚蹼拍击水面流场变化过程［１５］

Ｆｉｇ．４　Ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｃｅｓｓｏｆｂａｓｉｌｉｓｋｌｉｚａｒｄ’ｓ

ｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｆｌｕｔｔｅｒｉｎｇｗａｔｅｒ［１５］

１．３．２　鸬鹚脚蹼与蛇怪蜥蜴脚蹼相似性
蛇怪蜥蜴在水面奔跑时，脚蹼中心速度约为

２．５ｍ／ｓ，脚蹼特征长度量级为 １０－２ｍ，其弗劳德
数均在该范围内

［１６］
，约为 ７；鸬鹚脚蹼中心速度

约为２～３ｍ／ｓ，脚蹼特征长度约为 １２ｃｍ［９］，其弗
劳德数范围为３～８。经过对比，蛇怪蜥蜴和鸬鹚
在水面上运动的弗劳德数比较相近，所以这 ２种
生物脚蹼在水面下的运动情况、空气腔状态和受

力机理是相似的，因此可以通过分析蛇怪蜥蜴在

水中的受力情况探讨鸬鹚脚蹼的水动力学建模。

由于鸬鹚和蛇怪蜥蜴在水中的运动轨迹相

仿，所以研究蛇怪蜥蜴脚蹼中心在水中不同运动

阶段的力学模型和依据对鸬鹚脚蹼动力学建模有

很重要的意义。

２　鸬鹚脚蹼力学建模
２．１　鸬鹚脚蹼动力学模型

Ｇｌａｓｈｅｅｎ和 ＭｃＭａｈｏｎ［１１］对蛇怪蜥蜴在水面
上奔跑的行为进行了高速摄像机录像分析，在拍

击过程中，脚蹼力的冲量可以被表示为

Ｉｓｌａｐ ＝ｍｖｉｒｕａｌｕｐｅａｋ （１）
式中：Ｉｓｌａｐ、ｍｖｉｒｕａｌ和 ｕｐｅａｋ分别为拍水阶段脚蹼的冲
量、脚蹼质量和脚蹼速度峰值。

如图５所示，在划水过程中，水静态压力和水
动态压力组成水阻力。水阻力在竖直方向分量的

积分为关于划水时间的冲量：

Ｉｓｔｒｏｋｅ ＝∫Ｄｒａｇ（ｔ）ｃｏｓφ（ｔ）ｄｔ （２）

式中：Ｄｒａｇ（ｔ）为水阻力；φ（ｔ）为脚蹼与竖直方向
的夹角。

在复位过程中，假设空气腔破裂前蛇怪蜥蜴

的脚已经离开水面，因此竖直向下的力可以被忽

略。Ｇｌａｓｈｅｅｎ和 ＭｃＭａｈｏｎ［１４］又根据低弗劳德数
的圆盘垂直入水实验测出划水阻力的参数。弗劳

德数是流体惯性力和重力的比值，用来表征部分

淹没物体穿过水的阻力大小
［１７］
，其表达式为

Ｆｒ＝ｕ
２

ｇｌ
（３）

式中：ｕ为物体在水中速度，ｍ／ｓ；ｇ为重力加速
度；ｌ为与水接触特征长度，ｍ。

当 Ｆｒ＝１～８０时，圆盘在水中阻力表示为
Ｄｒａｇ（ｔ）＝Ｃｄ（０．５Ｓρｕ

２＋Ｓρｇｈ（ｔ）） （４）
式中：Ｃｄ为阻力系数，约为 ０．７０３；ρ为水体密度，

一般情况下为１０３ｋｇ／ｍ３；Ｓ为圆盘与水有效接触
面积，ｍ２；ｈ（ｔ）为物体在水中入水深度，ｍ。

图 ５　划水阶段受力

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｒｃｅｉｎｓｔｒｏｋｅｓｔａｇｅ
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对于一个周期内的鸬鹚脚蹼拍水运动，其运

动形式和弗劳德数均与蛇怪蜥蜴相近，因此假设

Ｇｌａｓｈｅｅｎ和 ＭｃＭａｈｏｎ［１４］提出的水动力学方程
式（４）对分析鸬鹚脚蹼水中运动受力同样适用。

根据式（４）中流体动力学项和流体静力学项
进行分析，在流体动力学项０．５Ｓρｕ２中，ｕ为脚蹼
中心在水下各处运动轨迹速度，可分解为水平方

向速度 ｕｘ和竖直方向速度 ｕｙ：
ｕｘ ＝ｕｘｒ＋ｕｃｘ （５）
ｕｙ ＝ｕｙｒ＋ｕｃｙ （６）
式中：ｕｘｒ、ｕｙｒ为鸬鹚脚蹼中心相对质心坐标系
ＯＸｃＹｃＺｃ的速度；ｕｃｘ、ｕｃｙ为质心在对地坐标系
ＯＸｇＹｇＺｇ中的速度。对于水下 ｕｘ、ｕｙ不同状态
时，水动力学假设与上相同。

考虑流体静力学项 Ｓρｇｈ（ｔ），其本质为阿基
米德浮力，方向始终竖直向上。因此，根据式（４），
将脚蹼水动力在竖直和水平方向的分量分解

如下：

Ｄｒａｇｖ（ｔ）＝Ｃｄ（０．５Ｓρｕｙ
２＋Ｓρｇｈ（ｔ）） （７）

Ｄｒａｇｈ（ｔ）＝Ｃｄ（０．５Ｓρｕｘ
２
） （８）

２．２　鸬鹚脚蹼运动学模型

根据观察发现
［１８１９］

，鸬鹚在水面起飞阶段，

脚蹼拍击水面的频率与扑翼扑动的频率相等。与

天鹅、
!"

、野鸭及红喉潜鸟
［７１０］
等其他水鸟起飞

时双脚交替拍击水面不同，鸬鹚在起飞时，双脚随

着扑翼下扑一齐拍击水面，其 ２条腿动作的节律
和相位完全一样，可以视为运动参数、几何参数及

受力情况完全相同的２个机构，在分析和研究时，
只需要分析单腿的运动状态和受力情况。

２．２．１　鸬鹚腿部运动简化模型

根据观察
［１８１９］

，鸬鹚的腿部运动在二维平面

上拥有３个自由度，分别为髋关节、膝关节和踝关
节。其中，髋关节角度为大腿和体轴夹角，膝关节

角度为大腿和小腿夹角，踝关节角度为脚蹼平面

和小腿夹角，如图６所示。
在准备入水前，髋关节和膝关节角度 θ１和 θ２

达到最大，入水后大腿和小腿同时向后蹬，最后出

水时膝关节角度几乎为零，大腿和小腿保持在同

一直线上出水。当脚蹼在水中时，由于水花阻挡

且其处于水面下，所以无法观察到踝关节角度的

变化，根据出入水瞬间踝关节角度为零以及鸬鹚

在水池划水时踝关节角度为零，假设鸬鹚脚蹼中

心水下轨迹近似等于踝关节角度为零时的脚蹼中

心轨迹。但同时假设鸬鹚在每个时刻为获得最大

水动力，脚蹼平面会主动改变平面角度以保持与

脚蹼中心划水速度的垂直，从而获得每时刻的最

大水动力。

脚蹼运动可以简化为一个二维二自由度三连

杆模型。如图７所示，三连杆中 ｌ１代表体轴，ｌ２代
表鸬鹚髋关节到膝关节的部分，ｌ３代表鸬鹚膝关
节到脚蹼中心的部分，ｌ４代表体轴上髋关节到尾
部的距离。

设定地面坐标系表示为 ＯＸｇＹｇＺｇ，鸬鹚质心
坐标系为 ＯＸｃＹｃＺｃ，并且为基底坐标系，膝关节坐
标系为 ＯＸ１Ｙ１Ｚ１，脚蹼中心坐标系为 ＯＸ２Ｙ２Ｚ２。

图 ６　鸬鹚腿部关节角度及简化模型 ＤＨ坐标系

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｒｍｏｒａｎｔ’ｓｌｅｇｊｏｉｎｔａｎｇｌｅａｎｄｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ

ｍｏｄｅｌＤＨｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图 ７　鸬鹚腿部模型机构简图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｒｍｏｒａｎｔｌｅｇｍｏｄｅｌ

２．２．２　腿部 ＤＨ矩阵及雅可比矩阵分析
已知腿部各关节角度值，若要解析当前脚蹼

中心位置，则需要分析简化模型的 ＤＨ转换。根
据建立的坐标系，ＤＨ矩阵参数由表１表示。

根据表１和 ＤＨ变换矩阵，可列出相邻两关
节之间的坐标转换关系式

ｃＴ１和
１Ｔ２。因此，脚蹼

表 １　ＤＨ参数

Ｔａｂｌｅ１　ＤＨｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

序　号 关节角 θ 连杆偏距 ｄ 连杆长度 ａ 连杆转角 α

１ π＋δ＋θ１ ０ Ｄ２ ０

２ π－θ２ ０ Ｄ３ ０

　　注：序号１、２表示髋关节与膝关节的 ＤＨ转换关系。

９９０２
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质心坐标和脚蹼中心坐标的总转换矩阵为
ｃＴ２＝

ｃＴ１
１Ｔ２，表达式如下：

ｃＴ１ ＝

－ｃｏｓ（δ＋θ１） ｓｉｎ（δ＋θ１） ０ －Ｄ２ｃｏｓ（δ＋θ１）

－ｓｉｎ（δ＋θ１） －ｃｏｓ（δ＋θ１） ０ －Ｄ２ｓｉｎ（δ＋θ１）

０ ０ １ ０













０ ０ ０ １

（９）

１Ｔ２ ＝

－ｃｏｓθ２ －ｓｉｎθ２ ０ －Ｄ３ｃｏｓθ２

ｓｉｎθ２ －ｃｏｓθ２ ０ Ｄ３ｓｉｎθ２

０ ０ １ ０













０ ０ ０ １

（１０）

ｃＴ２ ＝

－ｃｏｓ（δ＋θ１－θ２） －ｓｉｎ（δ＋θ１－θ２） ０ Ｄ３ｃｏｓ（δ＋θ１－θ２）－Ｄ２ｃｏｓ（δ＋θ１）

ｓｉｎ（δ＋θ１－θ２） －ｃｏｓ（δ＋θ１－θ２） ０ Ｄ３ｓｉｎ（δ＋θ１－θ２）－Ｄ２ｓｉｎ（δ＋θ１）

０ ０ １ ０













０ ０ ０ １

（１１）

　　假设脚蹼中心在ＯＸｃＹｃＺｃ坐标系中的坐标为
（Ｘ，Ｙ，Ｚ），在 ＯＸ２Ｙ２Ｚ２坐标系中的坐标为（０，０，
０），则由转换矩阵可得
Ｘ

Ｙ

Ｚ













１

＝ｃＴ２















０

０

０

１

（１２）

即

Ｘ
Ｙ









Ｚ

＝
Ｄ３ｃｏｓ（δ＋θ１－θ２）－Ｄ２ｃｏｓ（δ＋θ１）

Ｄ３ｓｉｎ（δ＋θ１－θ２）－Ｄ２ｓｉｎ（δ＋θ１）








０
（１３）

由式（１３）求解鸬鹚脚蹼中心和关节角度的
逆问题，表达式如下：

θ１

θ[ ]
２

＝

　　ａｒｃｓｉｎ
Ｄ２３－Ｄ

２
２－Ｘ

２－Ｙ２

２Ｄ２ Ｘ
２＋Ｙ槡

( )２
－ａｒｃｔａｎ Ｙ( )Ｘ －δ

ａｒｃｓｉｎ
Ｄ２３－Ｄ

２
２－Ｘ

２－Ｙ２

２Ｄ２ Ｘ
２＋Ｙ槡

( )２
－ａｒｃｓｉｎ

Ｄ２２－Ｄ
２
３－Ｘ

２－Ｙ２

－２Ｄ３ Ｘ
２＋Ｙ槡

( )













２

（１４）

　　按照式（１４）可求得鸬鹚脚蹼中心及其关节
运动的正变换和逆变换。通过生物运动捕捉

［２０］
，

获得鸬鹚脚蹼关节角度值随时间变化的数据，通

过 ＤＨ矩阵可以转化成鸬鹚脚蹼中心在质心坐
标系中的坐标，从而计算和分析脚蹼中心在水下

的速度和位移曲线，为脚蹼力计算提供输入量。

研究鸬鹚脚蹼中心运动时，其速度是对水动

力影响的关键因素，所以依据雅可比矩阵可以求

解出各关节速度和脚蹼中心速度的关系，下面是

本文采用解析方法求解脚蹼中心雅可比矩阵的具

体思路。

Ｘ
Ｙ









Ｚ

＝Ｊ
θ１
θ２









０

（１５）

对于二维平面内二自由度的关节和位移运

动，根据雅可比矩阵定义
［２１］

[
方法求

ｄＸ
ｄ ]Ｙ ＝

Ｘ
θ１

Ｘ
θ２

Ｙ
θ１

Ｙ
θ











２

（１６）

则可根据式（１６）求出鸬鹚脚蹼中心和关节的雅
可比矩阵：

Ｊ＝ｃＴ２
－Ｄ３ｓｉｎ（δ＋θ１－θ２）＋Ｄ２ｓｉｎ（δ＋θ１） Ｄ３ｓｉｎ（δ＋θ１－θ２）

　Ｄ３ｃｏｓ（δ＋θ１－θ２）－Ｄ２ｓｉｎ（δ＋θ１）　 －Ｄ３ｃｏｓ（δ＋θ１－θ２
[ ]

）
（１７）

　　通过雅可比矩阵，可根据关节角速度值解算 出脚蹼中心速度，从而有效解算各类误差。

００１２
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３　鸬鹚脚蹼运动学分析验证

针对已有的鸬鹚视频资料进行生物运动学捕

捉，通过对捕获到的关键点的坐标进行有效的数

据处理方法，获得目标运动参数。分别对鸬鹚脚

部关键关节角度值、鸬鹚的水平位移和竖直位移

进行数据捕捉实验，再获得以上值在对应时段每

时刻数组后，绘制相应轨迹图和时间图，讨论鸬鹚

水面起飞特点。

３．１　腿部关节角度值的捕捉
由于鸬鹚水面起飞过程持续时间较短且难以

观测，往往不易被高速摄像机捕捉或记录。但是

可以根据已有的鸬鹚起飞瞬间的慢速视频来对鸬

鹚髋关节和膝关节部位的运动进行分析和截取。

根据现有影视资料
［１８１９］

，其拍摄帧率为 １５０帧／ｓ，
每帧时间为 １／１５０ｓ。基于 ＭＡＴＬＡＢ的图形轨迹
捕获软件，通过对视频解析并将其分割成图片帧

来进行每帧轨迹点的捕获，软件允许在同一帧内

捕获多点或者连续多帧持续追踪一点，但软件的

直接测量是某点相对于边界坐标系的坐标，所以

鸬鹚的关节角度值只能通过间接测量的方式求

出。在第２节已知鸬鹚的脚蹼运动可视为二维平
面内的三连杆运动，髋关节角度值 θ１为体轴 ｌ１与
大腿 ｌ２的夹角，膝关节角度值 θ２为大腿 ｌ２与小
腿 ｌ３的夹角，可以通过向量内积的性质及反余弦
函数来测量５个周期内的角度值。为了能够完整
求解２个角度值，需要进行以下 ５个点的捕捉，各
点的相对位置如图 ８所示，相应的计算后处理如
表２所示。

输出数据经过这种方法求出后，可初步分析

出 θ１和 θ２５个运动周期内的变化曲线，如图 ９
所示。

图 ８　鸬鹚捕捉点标记

Ｆｉｇ．８　Ｔａｇｏｆｃｏｒｍｏｒａｎｔ’ｓｃａｐｔｕｒｅｐｏｉｎｔｓ

表 ２　关节角度测量值表示

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｊｏｉｎｔａｎｇｌｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ

测 量 值 横坐标表示 纵坐标表示

Ａ ｘＡ ｙＡ
Ｂ ｘＢ ｙＢ
Ｃ ｘＣ ｙＣ
Ｄ ｘＤ ｙＤ
Ｅ ｘＥ ｙＥ

θ１ ａｒｃｃｏｓ
ｄｏｔ（［ｘＡ－ｘＢ，ｙＡ－ｙＢ］，［ｘＣ－ｘＤ，ｙＣ－ｙＤ］）
ｎｏｒｍ（［ｘＡ－ｘＢ，ｙＡ－ｙＢ］，［ｘＣ－ｘＤ，ｙＣ－ｙＤ( )］）

θ２ ａｒｃｃｏｓ
ｄｏｔ（［ｘＤ－ｘＥ，ｙＤ－ｙＥ］，［ｘＤ－ｘＣ，ｙＤ－ｙＣ］）
ｎｏｒｍ（［ｘＤ－ｘＥ，ｙＤ－ｙＥ］，［ｘＤ－ｘＣ，ｙＤ－ｙＣ( )］）

　　注：ｄｏｔ和 ｎｏｒｍ在 ＭＡＴＬＡＢ中分别表示点乘和取模的函数。

图 ９　髋关节和膝关节角度值拟合

Ｆｉｇ．９　Ｆｉｔｔｉｎｇｏｆａｎｇｌｅｏｆｈｉｐｊｏｉｎｔａｎｄｋｎｅｅｊｏｉｎｔ

　　拟合结果为：ｙ＝ｙ０ ＋Ｐｓｉｎ π
ｘ－ｘｃ( )ω

。θ１：

ｙ０＝３１，ｘｃ＝－０．０２，ω＝０．０７，Ｐ＝２５．４；θ２：ｙ０＝
１３１．５，ｘｃ＝０．０４，ω＝０．０７，Ｐ＝３９．３。

根据当前插值得到鸬鹚腿部关节角度值数

据，以及式（１１）和式（１７）的 ＤＨ转换矩阵和雅
可比矩阵计算可得鸬鹚脚蹼中心相对质心坐标系

１０１２
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的轨迹，如图 １０所示。可以明显看出，鸬鹚脚蹼
中心运动轨迹与蛇怪蜥蜴有尺度上的缩放关系，

所以进一步说明了这类水上奔跑生物的机理非常

相近。

图 １０　脚蹼中心轨迹

Ｆｉｇ．１０　Ｃｅｎｔｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｗｅｂｂｅｄｆｏｏｔ

３．２　位移的捕捉
捕捉鸬鹚在５个周期内竖直方向和水平方向

的运动轨迹
［１８１９］

，因为捕捉值为直接测量值，所

以不需要经过间接计算得到。但是实际位移大小

和视频中截取到的位移大小存在等比例缩放，所

以需要先对视频进行标定，明确缩放比例尺。然

后以鸬鹚喙尖为捕捉点，并以鸬鹚在水面上留下

的水平划痕为参考水平线，进行竖直方向位移的

捕捉。由于鸬鹚在水平方向移动距离较大，所以

视频拍摄镜头在鸬鹚准备超出边界时跟随鸬鹚身

体移动，已知拍摄地点距离鸬鹚较远，同时摄像机

镜头移动不明显，视野广角移动较小，所以将摄像

机视野角移动视为无影响。鸬鹚在水平方向的移

动以喙尖为捕捉点，且以鸬鹚在水面上拍击产生

的水花中心为参考坐标系，计算鸬鹚在每一帧内

与最近周期内产生水花的距离，同时捕捉最近周

期产生的水花与该周期处上一周期产生的水花之

间的距离，最后将数据进行叠加处理。为有效减

少各种人为误差带来的影响，进行 ５次运动轨迹
捕捉，最后求取数据计算平均值。

正常成年鸬鹚的平均身长为 ８４ｃｍ［９］，以此
身体长度数据为标准，在视频轨迹捕捉中，每一帧

分别标定头和尾部两点 Ａ和 Ｂ，并计算两点距离
ｌＡＢ ，求取比例尺 ｋ，其表达式如下：

ｋ＝
ｌＡＢ
８４

（１８）

相关参数表示如表３所示。
因为位移量是长度量，所以可直接通过坐标

计算再经比例缩放求得。竖直位移量的计算需要

对３点 Ａ、Ｍ、Ｎ进行捕捉，其中 Ａ表示鸬鹚喙尖坐
标点，Ｍ、Ｎ表示鸬鹚水面路径方向上两点。竖直

位移量实际上是喙尖坐标点到水面路径的垂直距

离，采用点到直线距离公式求解，相关参数表示如

表４所示。表中：Ｓｖ为竖直方向位移。
利用参考系变换的差值计算方式求解水平方

向的位移，对每帧图像中出现的水花中心进行捕

捉，表示为点 Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ，同时捕捉鸬鹚喙尖坐
标点 Ａ。在每帧图像中，标记距离当前喙尖最近
的水花中心点 Ｘｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ），对于 ５个周期
内每时刻鸬鹚起飞水平方向位移表示为

Ｓｈ ＝
ｄｉ＋∑

ｉ

ｊ＝２
ｄｊ

ｋ
（１９）

式中：ｄｊ为第 ｊ个水花中心与第 ｊ－１个水花中心
的水平距离；ｄｉ为当前鸬鹚喙尖与当前水花中心
点 Ｘｉ的水平距离。

相关参数表示如表５所示。
为防止较大误差产生，对同一范围图像帧多

次取值，共捕捉 ５次数据，在最后计算时求平均
值，以减小误差值。根据捕捉结果计算绘制了鸬

表 ３　比例尺测量值表示

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｓｃａｌｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ

测 量 值 横坐标表示 纵坐标表示

Ａ ｘＡ ｙＡ
Ｂ ｘＢ ｙＢ

ｋ
ｓｑｒｔ（（ｘＡ－ｘＢ）

２＋（ｙＡ－ｙＢ）
２）

８４

表 ４　竖直方向位移测量值表示

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

测 量 值 横坐标表示 纵坐标表示

Ａ ｘＡ ｙＡ
Ｍ ｘＭ ｙＭ
Ｎ ｘＮ ｙＮ

Ｓｖ
（ｙＮ－ｙＭ）（ｘＡ－ｘＮ）－（ｘＮ－ｘＭ）（ｙＡ－ｙＮ）

（ｙＮ－ｙＭ）
２＋（ｘＮ－ｘＭ）槡

２
·
１
ｋ

表 ５　水平方向位移测量值表示

Ｔａｂｌｅ５　Ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

测 量 值 横坐标表示 纵坐标表示

Ａ ｘＡ ｙＡ
Ｘ１ ｘ１ ｙ１
Ｘ２ ｘ２ ｙ２
  

Ｘｎ ｘＮ ｙＮ

Ｓｈ
（ｘ－ｘｉ）＋∑

ｉ

ｊ＝２
（ｘｊ－ｘｊ－１）

ｋ

２０１２
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　第 １０期 巩潇，等：鸬鹚起飞阶段的脚蹼力学建模及运动学计算

鹚竖直和水平位移时间曲线、鸬鹚运动轨迹竖
直水平位移曲线，如图１１所示。

可以看出，鸬鹚在 ５个周期内的水平移动距
离达到５ｍ，平均速度约为６．５ｍ／ｓ，其在竖直方向
的位移在固定高度上波动，在起飞期间周期内，扑

翼力在竖直方向上产生的动量不足以抵消重力，

脚蹼力在其中为支撑鸬鹚身体保持在水面平稳前

进有一定贡献。

图 １１　鸬鹚竖直、水平位移时间曲线及

运动轨迹竖直水平位移曲线

Ｆｉｇ．１１ Ｖｅｒｔｉｃａｌ，ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｔｉｍｅ

ｃｕｒｖｅａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｃｕｒｖｅｏｆｃｏｒｍｏｒａｎｔ

４　结　论

为研究如何设计跨海空航行器以使其在水面

上能够较短时间内成功起飞，依据仿生学理论，研

究类似水空两栖生物的起飞机理。鸬鹚具有密度

大、体重比一般水鸟重（约为３ｋｇ），且羽毛吸水性
较强的特性，在一定程度上与要设计研发的跨海

空航行器有很大的共通性，同时鸬鹚在水面上起

飞的性能十分优越，其可以在几秒内快速起飞，所

以选择鸬鹚作为研究对象具有很大潜在价值。而

要参考自然界生物的特性，需对其运动过程中的

机理有明确的认识，才能设计出符合实际鸬鹚起

飞效果的仿生样机。

本文从后肢力重要性及对比不同生物水上行

走机理引出大型水上奔跑生物的水动力产生机理

及此类生物之间运动的相似性，通过对蛇怪蜥蜴

脚蹼力的研究和模型分析，推算鸬鹚水面起飞的

脚蹼力动力学模型；针对鸬鹚腿部的简化模型进

行 ＤＨ转换矩阵和雅可比矩阵分析，从而得到鸬
鹚腿部关节角度值与脚蹼运动中心的位移和速度

的运动学模型，为之后验证模型提供运动学转换

模块。

针对现有鸬鹚水面起飞运动视频进行分析，

并对鸬鹚腿部关节角度值、水平位移和竖直位移

进行数据捕捉和处理，为今后的仿真模型验证提

供了可供验证的输入输出数据。由分析可知，鸬

鹚在５个拍动周期内的水平移动距离达到５ｍ，平
均速度约为６．５ｍ／ｓ，其在竖直方向的位移在固定
高度上波动，说明在起飞期间周期内扑翼力在竖

直方向上产生动量不足以抵消重力，脚蹼力在其

中为支撑鸬鹚身体保持在水面平稳前进有一定

贡献。

致谢　感谢北京航空航天大学机器人研究所
ＩＴＲ智能技术与机器人研究中心。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＹＡＮＧＸ，ＷＡＮＧＴ，ＬＩＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｓｕｒｖｅｙｏｎｔｈｅｎｏｖｅｌｈｙｂｒｉｄ

ａｑｕａｔｉｃａｅｒｉａｌａｍｐｈｉｂｉｏｕｓａｉｒｃｒａｆｔ：Ａｑｕａｔｉｃｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅ

ｈｉｃｌｅ（ＡｑｕａＵＡＶ）［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１５，

７４：１３１１５１．

［２］ＰＡＤＩＡＮＫ，ＣＨＩＡＰＰＥＬＭ．Ｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｎｄｅａｒｌｙｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆ

ｂｉｒｄｓ［Ｊ］．ＢｉｏｌｏｇｉｃａｌＲｅｖｉｅｗｓ，１９９８，７３（１）：１４２．

［３］ＡＬＥＸＡＮＤＥＲＲＭＮ．Ｌｅｇｄｅｓｉｇｎａｎｄｊｕｍｐｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒ

ｈｕｍａｎｓ，ｏｔｈｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｔｅｓａｎｄｉｎｓｅｃｔｓ［Ｊ］．ＰｈｉｌｏｓｏｐｈｉｃａｌＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＲｏｙａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆＬｏｎｄｏｎＢ：ＢｉｏｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，

１９９５，３４７（１３２１）：２３５２４８．

３０１２



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　

［４］ＥＡＲＬＳＫＤ．Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｍｅｃｈａｎｉｃｓｏｆｇｒｏｕｎｄｔａｋｅｏｆｆｉｎ

ｔｈｅｓｔａｒｌｉｎｇＳｔｕｒｎｉｓｖｕｌｇａｒｉｓａｎｄｔｈｅｑｕａｉｌＣｏｔｕｒｎｉｘｃｏｔｕｒｎｉｘ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＢｉｏｌｏｇｙ，２０００，２０３（４）：７２５７３９．

［５］ＰＲＯＶＩＮＩＰ，ＴＯＢＡＬＳＫＥＢＷ，ＣＲＡＮＤＥＬＬＫＥ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｎｓｉ

ｔｉｏｎｆｒｏｍｌｅｇｔｏｗｉｎｇｆｏｒｃｅｓｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｉｎｂｉｒｄｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＢｉｏｌｏｇｙ，２０１２，２１５（２３）：４１１５４１２４．

［６］ＣＨＥＮＭＷ，ＳＵＮＭ．Ｗｉｎｇ／ｂｏｄｙｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄ

ｆｏｒｃｅａｎｄｍｏｍｅｎｔａｎａｌｙｓｅｓｏｆｔｈｅｔａｋｅｏｆｆｆｌｉｇｈｔｏｆｆｒｕｉｔｆｌｉｅｓ［Ｊ］．

ＡｃｔａＭｅｃｈａｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３０（４）：４９５５０６．

［７］ＮＯＲＢＥＲＧＲ?，ＮＯＲＢＥＲＧＵＭ．Ｔａｋｅｏｆｆ，ｌａｎｄｉｎｇ，ａｎｄｆｌｉｇｈｔ

ｓｐｅｅｄｄｕｒｉｎｇｆｉｓｈｉｎｇｆｌｉｇｈｔｓｏｆＧａｖｉａｓｔｅｌｌａｔａ（Ｐｏｎｔ．）［Ｊ］．Ｏｒｎｉｓ

Ｓｃａｎｄｉｎａｖｉｃａ，１９７１，２（１）：５５６７．

［８］ＧＯＵＧＨＷ Ｔ，ＦＡＲＩＮＡＳＣ，ＦＩＳＨＦＥ．Ａｑｕａｔｉｃｂｕｒｓｔｌｏｃｏｍｏ

ｔｉｏｎｂｙｈｙｄｒｏｐｌａｎｉｎｇａｎｄｐａｄｄｌｉｎｇｉｎｃｏｍｍｏｎｅｉｄｅｒｓ（Ｓｏｍａｔｅｒｉａ

ｍｏｌｌｉｓｓｉｍａ）［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＢｉｏｌｏｇｙ，２０１５，２１８

（１１）：１６３２１６３８．

［９］ＸＵＥＸ，ＺＨＡＯＸ，ＨＵＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｃｏｒｍｏｒａｎｔｓ’ｄｅｎｓｉｔｙ，ｗｉｎｇｌｏａｄｉｎｇａｎｄｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｌｏａｄｉｎｇ

［Ｃ］∥２０１６ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＢｉ

ｏｍｉｍｅｔｉｃｓ（ＲＯＢＩＯ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：８３

８７．

［１０］ＣＬＩＦＴＯＮＧＴ，ＨＥＤＲＩＣＫＴＬ，ＢＩＥＷＥＮＥＲＡＡ．Ｗｅｓｔｅｒｎａｎｄ

Ｃｌａｒｋ’ｓｇｒｅｂｅｓｕｓｅｎｏｖｅｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒｒｕｎｎｉｎｇｏｎｗａｔｅｒ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＢｉｏｌｏｇｙ，２０１５，２１８（８）：１２３５１２４３．

［１１］ＧＬＡＳＨＥＥＮＪＷ，ＭＣＭＡＨＯＮＴＡ．Ａｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆ

ｌｏｃｏｍｏｔｉｏｎｉｎｔｈｅｂａｓｉｌｉｓｋｌｉｚａｒｄ［Ｊ］．Ｎａｔｕｒｅ，１９９６，３８０（６５７２）：

３４０３４２．

［１２］ＢＵＳＨＪＷＭ，ＨＵＤＬ．Ｗａｌｋｉｎｇｏｎｗａｔｅｒ：Ｂｉｏｌｏｃｏｍｏｔｉｏｎａｔｔｈｅ

ｉｎｔｅｒｆａｃｅ［Ｊ］．ＡｎｎｕａｌＲｅｖｉｅｗｏｆＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００６，３８：

３３９３６９．

［１３］ＨＳＩＥＨＳＴ，ＬＡＵＤＥＲＧＶ．Ｒｕｎｎｉｎｇｏｎｗａｔｅｒ：Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎ

ｓｉｏｎａｌｆｏｒｃｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｂｙｂａｓｉｌｉｓｋｌｉｚａｒｄｓ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓｏｆｔｈｅＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓｏｆＡｍｅｒｉ

ｃａ，２００４，１０１（４８）：１６７８４１６７８８．

［１４］ ＧＬＡＳＨＥＥＮＪＷ，ＭＣＭＡＨＯＮＴＡ．Ｖｅｒｔｉｃａｌｗａｔｅｒｅｎｔｒｙｏｆ

ｄｉｓｋｓａｔｌｏｗＦｒｏｕｄｅｎｕｍｂｅｒｓ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦｌｕｉｄｓ，１９９６，８

（８）：２０７８２０８３．

［１５］ＨＳＩＥＨＳＴ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｈｉｎｄｌｉｍｂｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｆｗａｔｅｒ

ｒｕｎｎｉｎｇｉｎｔｈｅｐｌｕｍｅｄｂａｓｉｌｉｓｋｌｉｚａｒｄ（Ｂａｓｉｌｉｓｃｕｓｐｌｕｍｉｆｒｏｎｓ）

［Ｊ］．ＴｈｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＢｉｏｌｏｇｙ，２００３，２０６（２３）：

４３６３４３７７．

［１６］ＦＬＯＹＤＳ，ＫＥＥＧＡＮＴ，ＰＡＬＭＩＳＡＮＯＪ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｖｅｌｗａｔｅｒ

ｒｕｎｎｉｎｇｒｏｂｏｔｉｎｓｐｉｒｅｄｂｙｂａｓｉｌｉｓｋｌｉｚａｒｄｓ［Ｃ］∥２００６ＩＥＥＥ／

ＲＳＪＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ／ＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＲｏｂｏｔｓａｎｄＳｙｓ

ｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：５４３０５４３６．

［１７］ＷＨＩＴＥＦＭ．Ｆｌｕｉｄｍｅｃｈａｎｉｃｓ［Ｍ］．４ｔｈｅｄ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＭｃＧｒａｗ

Ｈｉｌｌ，１９９９．

［１８］Ｂｕｎｃｈｏｆｃｏｒｍｏｒａｎｔｓｅｎｊｏｙｉｎｇｔｈｅｌａｋｅｗａｔｅｒ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１６

０９２４）．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｙｏｕｔｕｂｅ．ｃｏｍ／ｗａｔｃｈ？ｖ＝ＵＬＪＫＫｏＯＪＮｓ．

［１９］鸬鹚活动记录［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１５１２０５）．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｙｏｕ

ｔｕｂｅ．ｃｏｍ／ｗａｔｃｈ？ｖ＝４Ｒｇｔｆ９ｘＨ７ｆｓ．

Ｃｏｒｍｏｒａｎｔ’ｓａｃｔｉｖｉｔｙｒｅｃｏｒｄ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１５１２０５）．ｈｔｔｐｓ：∥

ｗｗｗ．ｙｏｕｔｕｂｅ．ｃｏｍ／ｗａｔｃｈ？ｖ＝４Ｒｇｔｆ９ｘＨ７ｆｓ（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＨＵＡＮＧＪ，ＧＯＮＧＸ，ＷＡＮＧＺ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｄｕｒｉｎｇｃｏｒｍｏｒａｎｔｓ’ｓｗｉｍｍｉｎｇ［Ｃ］∥２０１６ＩＥＥＥ

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＢｉｏｍｉｍｅｔｉｃｓ（ＲＯ

ＢＩＯ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：３０１３０６．

［２１］蔡自兴．机器人学［Ｍ］．北京：清华大学出版社，２０００．

ＣＡＩＺＸ．Ｒｏｂｏｔｉｃｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，

２０００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　巩潇　女，硕士，工业和信息化部计算机与微电子发展研究中

心（中国软件评测中心）机器人测试实验室主任。主要研究方

向：工业机器人、服务机器人、特种机器人的功能性能测试技

术、功能安全和信息安全测试技术。

黄晋国　男，博士研究生。主要研究方向：仿生跨界行为、海空

航行器。

王田苗　男，博士，教授，博士生导师。主要

研究方向：先进机器人技术、医用机器人、仿生机器人。

梁建宏　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：仿生

水下机器人、跨海空飞行器、微小型无人机。
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　第 １０期 巩潇，等：鸬鹚起飞阶段的脚蹼力学建模及运动学计算

Ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｄｕｒｉｎｇ
ｃｏｒｍｏｒａｎｔ’ｓｔａｋｅｏｆｆ

ＧＯＮＧＸｉａｏ１，ＨＵＡＮＧＪｉｎｇｕｏ２，３，ＣＨＥＮＨｏｎｇｙｕ２，ＷＡＮＧＴｉａｎｍｉａｏ２，ＬＩＡＮＧＪｉａｎｈｏｎｇ２，

（１．ＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓ，ＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒｆｏｒＣｏｍｐｕｔｅｒａｎｄＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，ＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４８，Ｃｈｉｎａ；　２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；　３．ＳｈｅｎｙｕａｎＨｏｎｏｒｓＣｏｌｌｅｇｅ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔａｋｉｎｇｏｆｆｆｒｏｍｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｗａｔｅｒｆｏｒｃｏｒｍｏｒａｎｔｉｓａｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｆｌａｐｐｉｎｇｉｔｓ
ｗｉｎｇｓａｎｄｉｔｓｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｐｅｒｉｏｄｉｃａｌｌｙ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｌｏｏｋｉｎｔｏｔｈｅｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌａｔｔｅｒｔｈａｔｈｅｌｐｓｉｎｔａｋｉｎｇ
ｏｆｆａｎｄｔｏｃｏｍｐｕｔｅｅａｃｈｐｅｒｉｏｄｉｎｆｉｘｅｄｑｕａｎｔｉｔｙｏｆｔｈｅａｍｏｕｎｔｏｆｆｏｒｃｅｉｎｅａｃｈｆｌａｐｐｉｎｇａｃｔｉｏｎ，ｔｈｉｓａｒｔｉｃｌｅｅｘ
ｐｌｏｒｅｓｔｈｅｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｈｉｎｄｌｉｍｂｐｏｗｅｒｔｏｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔａｋｉｎｇｏｆｆａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅｒｅａｓｏｎｓｏｆｔｈｅｎｅｅｄｏｆｌｅｇ
ｓｔｒｅｎｇｔｈｆｏｒａｓｓｉｓｔａｎｃｅ．Ａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ，ｔｈｒｏｕｇｈｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｖａｒｉｏｕｓｔｙｐｅｓｏｆｗａｔｅｒｗａｌｋｉｎｇｌｉｖｉｎｇｃｒｅａｔｕｒｅｓ
ａｎｄｌｏｏｋｉｎｇａｔｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓａｎｄｓｉｍｉｌａｒｉｔｉｅｓｉｎｔｈｅｗａｙｓｔｈａｔｎａｔｕｒｅｃｒｅａｔｕｒｅｓｗａｌｋｏｒｒｕｎｏｎｔｈｅｗａｔｅｒｓｕｒ
ｆａｃｅ，ｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｆｌａｐｐｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｃｏｒｍｏｒａｎｔａｎｄｏｔｈｅｒａｑｕａｔｉｃｂｉｒｄｓｏｎｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｍｏ
ｒｅｏｖｅｒ，ｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｓａｎｄｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｗａｔｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｂａｓｉｌｉｓｋｌｉｚａｒｄａｎｄｃｏｒｍｏｒａｎｔ，
ａｎａｎａｌｏｇｙｉｓｍａｄｅｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｉｍｐｕｌｓｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｗｈｉｃｈｓｕｓｔａｉｎｓｔｈｅｂｏｄｙａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅ
ｃｈａｎｇｅｓｏｆｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｂｅａｔｉｎｇｔｈｅｗａｔｅｒ．ＷｉｔｈｔｈｅＤＯＦｏｆｃｏｒｍｏｒａｎｔ’ｓｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｄｅｆｉｎｅｄ，ｔｈｅｐｅｒｉｏｄｉｃ
ｆｌａｐｐｉｎｇｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｍｏｄｅｌｄｕｒｉｎｇｃｏｒｍｏｒａｎｔｔａｋｉｎｇｏｆｆｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．ＴｈｅＤＨｍａｔｒｉｘｏｆｔｈｅｌｅｇｊｏｉｎｔａｎｇｌｅａｎｄ
ｔｈｅｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔｃｅｎｔｅｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ，ａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅＪａｃｏｂｉａｎｍａｔｒｉｘｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｔｈｅｗｅｂｂｅｄ
ｆｅｅｔｃｅｎｔｅｒｓｐｅｅｄａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｖｉｄｅｏａｎａｌｙｓｉｓ，ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄ，ａｎｄ
ｔｈｅｂａｓｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｉｓｍａｄｅｆｏｒｔｈｅｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｃｏｒｍｏｒａｎｔ’ｓｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔａｎｄｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｒｍｏｒａｎｔ’ｓｔａｋｅｏｆｆｆｒｏｍｓｕｒｆａｃｅｏｆｗａｔｅｒ；ｗｅｂｂｅｄｆｅｅｔ；ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇ；ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓ
ｍｏｄｅｌ；ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０６１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０６２７１１：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６２６．１６１１．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４７５０２８，６１７０３０２３）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ

（２０１６Ｍ６００８９２）；ＢｅｉｊｉｎｇＡｄｖａｎｃｅｄＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｆｏｒＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＲｏｂｏｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＯｐｅｎＦｕｎｄ（２０１６ＩＲＳ０７）；
ＧｒａｄｕａｔｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒａｃｔｉｃｅＦｕｎｄｏｆＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＹＣＳＪ０１２０１７０７）
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基于冷库环境下的涡扇发动机叶片冰脱落试验

陈功１，杨坤２，王利平１，孔维梁１，王福新１，

（１．上海交通大学 航空航天学院，上海 ２００２４０；　２．中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海 ２００２４０）

　　摘　　　要：发动机结冰脱落现象因其随机性和复杂性很难通过计算仿真获得可靠的结
果，而冰风洞试验又因其高昂的使用成本限制了该方法的普及。为此建立了一个兼顾可行性

及经济性，同时具有一定可靠性的试验方法，即借助冷库环境并利用斜流风机、喷雾耙、温度调

节系统等模拟飞行过程中可能面临的结冰环境；以某型号民用飞机涡扇发动机缩比带动力模

型为对象，研究不同工况下叶片结冰及冰脱落的特性和规律。在正式试验之前，通过热线风速

仪、喷雾激光粒度仪、标准冰刀和金属格栅分别对来流速度、流场中液态水含量、水滴的平均粒

径进行了标定。为克服云雾循环／聚集的问题，开发了云雾吸附系统，便于在封闭的冷库环境
中维持流场的稳定性。试验结果表明：当转速为 ２４００ｒ／ｍｉｎ不变时，随着环境温度的降低，冰
脱落所需的时间及剩余冰的特征长度均先减小后增大，其拐点出现在 －３．５～－５℃的区间内；
当环境温度为 －７℃不变时，叶片绕转轴的转速越大，冰脱落所需的时间及剩余冰的特征长度
均单调减小。

关　键　词：冷库环境；冰附着力；风洞试验；冰脱落特性；涡扇发动机
中图分类号：Ｖ２１６．５＋１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１０６０９

　　涡扇发动机叶片冰脱落（以下简称“冰脱
落”）现象是指：当飞机穿过湿度较高且具有一定

过冷度的云层时，大气中的过冷液态水滴撞击并

附着在发动机涡扇叶片上，结成固态冰；当冰累积

一定程度后，在特定情况下可能发生断裂并从叶

片表面脱落。

冰脱落一般发生在飞机起飞、低空巡航、降落

阶段。发生冰脱落时，叶片的旋转动平衡可能被

打破，造成涡扇振动而损坏；部分脱落的冰块可能

被吸入发动机内核，导致内构件磨损及燃烧不稳

定等现象。２０１４年，亚洲航空公司航班号为
ＱＺ８５０１、型号为 Ａ３２０的客机失事，造成包括机组
成员在内的 １６２人遇难。印尼气象、气候和地球
物理局（ＢＭＫＧ）认为，发动机结冰是导致该事故
的可能原因之一

［１］
。

近年来，飞机发动机结冰问题已成为各国民

航部门关注的重点之一，而民用飞机主机厂商及

发动机供应商在研发、制造、使用涡扇发动机时均

对其叶片结冰及冰脱落问题进行了大量研究，并

将冰脱落问题的研究纳入了研发、生产及取证等

各个环节。结合当前的技术手段，用于研究该类

问题较为成熟的方法主要有试验飞行、ＣＦＤ仿
真、冰风洞试验等。

试验飞行验证是研究飞机发动机结冰问题最

直接的手段。民用飞机适航条款对结冰试飞科目

也有明确的要求
［２］
。但试验飞行验证主要用于

型号飞机取证阶段，实施的代价大，风险高，条件

匹配难，无法用于常规研究，且自然结冰条件随机

性大，常无法保证试验按预定计划进行。

ＣＦＤ仿真计算是当前广泛用于研究与飞机

lenovo
全文下载
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结冰相关各种问题的重要方法。周宏奎等
［３］
利

用 ｆｅｎｓａｐｉｃｅ模块进行了仿真计算，获得了发动机
叶片在不同温度下的结冰规律；Ｒｙｏｓｕｋｅ和 Ｍａｋｏ
ｔｏ［４］使用结冰及冰脱落模型提高了仿真计算的效
率。上述２项研究证明了通过仿真手段研究冰脱
落问题的可行性，但其结果尚未通过大量的试验

进行验证，其有效性和准确性有待考察。Ｃｈｅｎ
等

［５］
采用数值计算的方式建立了风扇叶片冰脱

落预测模型，考虑了冰本身的力学性能、所受离心

力及振动等因素耦合后对冰脱落特性的影响，是

当前极少数采用“流固耦合”对冰脱落问题进行

动态分析的尝试之一。严晓雪等
［６］
通过四自由

度方程模拟了冰脱落后的飞行轨迹，是对冰脱落

问题研究的后续延伸。然而冰脱落问题涉及到水

滴破碎、碰撞、附着、断裂等复杂物理动态过程，以

当前仿真的软、硬件水平很难保证计算精度。

冰风洞试验是当前研究发动机叶片冰脱落问

题的另一种重要手段。意大利的 ＣＩＲＡＩＷＴ及美
国的 Ｌｅｗｉｃｅ风洞都有能力进行发动机结冰及冰
脱落的试验验证。Ｂｒｉｔｔｏｎ［７］对美国 Ｌｅｗｉｃｅ风洞中
关于冰脱落的研究进行了较为详细的总结，系统

归纳了针对该类问题的研究方法和主要结论，建

立了该类问题的研究框架。Ｍａｓｏｎ等［８］
在 １∶１

台架试验中观测了发动机叶片上冰的生长情况，

将原本在飞行过程中较难获得的发动机叶片结冰

情况在地面得以重现，提供最直观的信息。Ｋｒａｊ
和 Ｂｉｂｅａｕ［９］通过冰风洞试验获取了叶片前缘冰
形，并检测了冰的附着力。但用上述方法进行冰

风洞试验的成本较高，一期试验费用在百万人民

币左右，且试验周期长，一般用于型号试制阶段前

的最终验证，而不适用于研发阶段或学术课题

研究。

地面自然环境结冰试验成本低，便于对较大

比例的试验件进行研究。中国某型号民用飞机发

动机全尺寸和２∶１缩比模拟器在哈尔滨开展过
地面结冰试验，是目前为止中国为数不多的采用

地面自然结冰条件开展的研究，弥补了中国该项

技术的空白。但地面试验环境很大程度上依赖于

当地气候条件，试验环境通常较为恶劣且无法保

持长时间的稳定，不利于获得可靠的结果。

相对于在自然环境下的地面结冰试验，在商

业存储用的冷库中进行试验具有与冰风洞一样的

温度可控性（但无法模拟高空气压环境）。本文

基于某型号民用飞机涡扇发动机研发过程中对其

叶片结冰及冰脱落特性预测的需求。通过使用涡

扇发动机缩比模型作为研究对象，首次在冷库中

构建了结冰云雾环境，使用相关设备创造结冰所

需的条件，并对试验参数进行标定。借助所搭建

的试验体系对涡扇发动机叶片上结冰及冰脱落的

过程进行模拟，获得了可靠的结果，为后续制定该

发动机的防冰、除冰方案提供重要依据。

１　研究对象与内容

研究叶片上结冰及冰脱落的主要目的是获得

冰脱落发生的过程及形态，以及在不同环境温度

Ｔ及风扇转速 ω等工况下，冰脱落的周期和程度。
上述结果可进一步用于预测冰脱落后对发动机正

常运行的影响，并能有效地提出相应的预防及解

决方法。

为了达成上述研究目的，试验中将通过动态

影像更直观地呈现冰脱落的完整过程。另外，在

试验过程中还将引入冰脱落所需时间 Δｔ、剩余冰
特征长度 ｌｃ等 ２个指标，分别用于描述冰脱落发
生的周期及脱落的程度。

１．１　冰脱落动态过程观察
冰脱落的完整过程涵盖了积冰产生、生长、脱

落等各阶段，并包括积冰产生位置、生长进程、脱

落方式等多重信息。该过程将通过高速摄像机予

以记录并呈现。

１．２　剩余冰特征长度
通过观察可知，叶片前缘所堆积的冰一般呈

细长条状，且长细比 η较大。故定义冰条沿叶片
展长方向的长度为 ｌｉ；冰条宽度 ｗ在数值上约等
于叶片前缘厚度；冰条厚度 δ在试验中随时间累
积而增大，沿叶片弦长方向反向延长。从图 １中
可以看出，冰条的长度 ｌｉ在数值上远大于 ｗ及 δ，
且 ｗ、δ沿 ｌｉ方向保持均匀。而冰脱落的主要原
因———离心力沿 ｌｉ方向向外单调递增，使 ｌｉ方向
上的脱落成为主要形式。

在此情况下，将叶片前缘冰脱落程度由无量

纲参数剩余冰特征长度 ｌｃ进行衡量。ｌｃ定义为
发生冰脱落后，叶片前缘未脱落的冰长度ｌｉ与

图 １　剩余冰特征长度

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｓｉｄｕａｌｉｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｅｎｇｔｈ
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叶片前缘总长 ｌｂ的比值。
ｌｃ ＝ｌｉ／ｌｂ （１）

如图１所示，ｌｃ越小，叶片前缘剩余冰占冰未
发生脱落时总量的比例越小，即说明冰脱落程度

越大。

１．３　冰脱落所需时间
冰脱落周期由冰脱落所需时间 Δｔ进行衡量。

Δｔ定义为从叶片处于结冰环境开始直至叶片前
缘积冰发生断裂并脱落所经过的时间。

Δｔ＝ｔｓ－ｔ０ （２）
式中：ｔ０和 ｔｓ分别为叶片处于结冰环境的初始时
刻和冰脱落开始发生的时刻。Δｔ越小，冰脱落发
生所需的时间越短，即发生冰脱落较容易。

２　试验设备
２．１　试验场地及总体布置

本次试验场地选址于上海市嘉定区某商业用

冷库内。该冷库室温可在 ０～－２０℃的范围内进
行调控，调控精度可达 ０．５℃。该温度范围基本
覆盖了本文对结冰环境温度的需求，可实现对环

境温度 Ｔ的模拟。
冷库的有效面积为３０ｍ×６０ｍ，高约５ｍ。其

空间远大于国内外各冰风洞试验段，较大的空间

不仅有利于减小阻塞度，保证流场质量，还能提高

室温的稳定性，减小试验时可能出现的温度场畸

变现象，足以容纳试验所需的全部大型设备、仪

器，并方便研究人员进出观察。

试验设备在冷库内的布置如图２所示。试验
所需设备按不同功能划分为驱风系统、喷雾系统、

发动机简易模拟系统、冰块收集系统及云雾吸附

系统等５个部分。

图 ２　试验装置示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｅｓｔｆａｃｉｌｉｔｙ

２．２　驱风系统
驱风系统的作用是通过电机驱动风扇引导空

气定向流动，建立稳定流场，起到模拟飞机飞行时

来流速度 Ｖ∞的作用。
如图３所示，驱风系统由动力段、稳定段、扩

散段组成。动力段核心部件为斜流风机 １１．０４，
其最大功率为 ４５ｋＷ，动力段入口处安装层有防
护网以防止吸入异物打坏风机；稳定段内安装一

层蜂窝器和一层阻尼网以降低流场湍流度；扩散

段内安装一层防分离网以防止气流发生分离。

通过风机的输出功率可获得不同的来流速度

并保持稳定，该套驱风系统可提供的来流速度范

围约为０～１０ｍ／ｓ。

图 ３　驱风系统实物图

Ｆｉｇ．３　Ｗｉｎｄｄｒｉｖｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

２．３　喷雾系统
喷雾系统的作用是按试验要求将水和气通过

喷雾杆、喷雾耙实现水和气的混合后均匀喷出，保

证平均粒径和液态水含量 ＬＷＣ达到试验规定的
指标。喷雾系统由喷雾装置、供气／供水装置及控
制装置组成。

喷雾系统与驱风系统的出风口连接，其喷雾

区域范围为１．２ｍ×１．２ｍ。喷雾耙在该区域内按
矩阵形式布置，其具体布置位置如图 ４所示。该
系 统可以提供平均粒径 ＭＶＤ的范围为 １５～
４０μｍ的水滴，液态水含量的范围可以达到 ０．３～
３ｇ／ｍ３，并确保０．６ｍ×０．６ｍ的范围内液滴均匀
分布。

图 ４　喷雾耙分布位置

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｗａｔｅｒｓｐｒａｙ

２．４　发动机简易模拟系统
发动机模拟器的作用是模拟真实涡扇发动机

的外形、构造及工况。

８０１２
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发动机简易模拟器由金属材料制成，主要分

为短舱壳体、涵道、风扇叶片及转轴等部分，其外

形与结构参考某商用涡扇发动机，按 １∶４的比
例进行缩比设计。风扇由１８片相同的叶片组成。
该系统的结构如图５所示。

图 ５　发动机简易模拟系统

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｐｌｅａｎａｌｏｇｓｙｓｔｅｍｏｆｅｎｇｉｎｅ

该模拟系统净输入功率为 ２５．６ｋＷ，净输入
扭矩为５８Ｎ·ｍ。所需电机功率为３２ｋＷ，扭矩为
７３Ｎ· ｍ。电 机 驱 动 风 扇 的 转 速 最 高 可 达
４４５０ｒ／ｍｉｎ，满足试验对转速 ω的模拟要求。

模型的缩比效应可能会使试验结果在数值上

发生偏离，但试验结果随变量（Ｔ，ω）变化的规律
和趋势（如单调性、是否存在拐点等）是本文主要

关注的对象，其一般不会因缩比效应发生质变。

另外，现存研究结果也可作为旁证验证本文结果

的可靠性。

２．５　冰块收集系统与云雾吸附系统
冰块收集系统安装于简易发动机模型的喷口

处，其作用为收集试验中从叶片上脱落的冰块碎

粒，防止其在试验场地中四处飞散，以免对冰库中

的试验等设备造成破坏。

云雾吸附系统安装于简易发动机模型的下游

附近。该系统采用电加热方式，将发动机模拟器

喷出的水雾进行加热变为液态水沿云雾吸附系统

出口处的纱网流至地面，避免冷库中水雾的累积

及扩散而出现“重吸入”现象，确保上游流场中的

液态水含量不受影响。

３　参数校准试验

本文所构建的试验体系首次应用于试验中，

为了保证各设备的正常运转，并创造符合要求的

试验条件，在进行正式试验前需对各系统进行检

查及校准。

３．１　试验参数条件

参考其他类似结冰问题的研究
［１０］
可以发现，

环境温度、来流速度、大气液态水含量及水滴平均

粒径均对冰脱落产生影响
［８］
。李嘉祥等

［１１］
在工

程问题中针对不同来流速度下冰脱落的变化规律

进行了研究；高扬
［１２］
通过试验飞行获得了最容易

导致冰脱落的大气液态水含量及水滴平均粒径。

而本次试验将重点关注环境温度和转速对冰脱落

时间及冰脱落程度的影响。

表１中列举了试验中各条件参数及其取值。
如表１所示，根据试验采用控制变量法，将环境温
度 Ｔ及叶片转速 ω作为自变量，并确定其取值范
围。同时，将来流速度 Ｖ∞、液态水含量 ＬＷＣ、水
滴平均粒径 ＭＶＤ等其他参数视为常数，参考叶
片结冰类试验的常规范围

［１２１４］
设定其常数值后，

通过可靠的方法对该设定值进行标定。

表 １　试验条件参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 设 定 值

来流速度 Ｖ∞ ／（ｍ·ｓ
－１） ９

液态水含量 ＬＷＣ／（ｇ·ｍ－３） １

水滴平均粒径 ＭＶＤ／μｍ ３０

环境温度 Ｔ／℃ －２，－３．５，－５，－７，－９

叶片转速 ω／（ｒ·ｍｉｎ－１） ２４００，２７００，３０００

３．２　来流速度标定
试验中，来流速度 Ｖ∞设定为９ｍ／ｓ，来流速度

Ｖ∞采用热线风速仪进行速度标定。热线风速仪
及其使用方法如图６所示。

进行标定时，架设热线风速仪在驱风系统喷

口下游２ｍ处，其空速管部分对准喷口中心，再逐
渐增大驱风系统输出功率并监控热线风速仪的指

示值，当热线风速仪的读数稳定在 ９ｍ／ｓ附近时，
记录驱风系统此时的功率作为试验时的额定功

率。经标定，来流速度 Ｖ∞≈９．１ｍ／ｓ，满足试验
要求。

图 ６　热线风速仪

Ｆｉｇ．６　Ｈｏｔｗｉｒｅａｎｅｍｏｍｅｔｅｒ

３．３　液态水含量标定

流场中的液态水含量 ＬＷＣ设定为 １ｇ／ｍ３。

９０１２
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该参数采用标准冰刀结冰试验进行标定。标准冰

刀的使用方法及标定结果如图７所示。
将标准冰刀固定在测量截面，保证冰刀截面

与来流速度方向垂直；启动驱风系统并进行喷雾，

选定喷雾水流量及气压，持续喷雾 １５ｍｉｎ后将冰
刀移出试验段，测量冰刀前缘结冰厚度。此时，流

场中的液态水含量 ＬＷＣ可根据式（３）进行换算：

ＬＷＣ＝
ρｉｃｅτｉｃｅ
β０Ｖ∞ｔ

（３）

式中：ρｉｃｅ为冰密度，ρｉｃｅ ＝９００ｋｇ／ｍ
３
；来流速度

Ｖ∞ ＝９ｍ／ｓ；ｔ为持续时间，ｔ＝１５ｍｉｎ；τｉｃｅ为冰刀上
积冰厚度，经测量 τｉｃｅ＝７．９０７ｍｍ；β０为水滴收集
率，通过 ＣＦＤ仿真手段，根据逐次二分逼近
法

［１５］
，结合冰刀的几何外形计算流场轨迹在冰刀

上下表面撞击的极限位置，经多次迭代最终计算

得 β０＝０．９２。
根据式（３）可计算出流场中液态水含量 ＬＷＣ

约为０．９５５ｇ／ｍ３，符合试验要求。

图 ７　标准冰刀标定液态水含量

Ｆｉｇ．７　ＳｔａｎｄａｒｄｉｃｅｂｌａｄｅｆｏｒＬＷＣｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

３．４　水滴平均粒径标定
水滴平均粒径 ＭＶＤ采用 Ｗｉｎｎｅｒ３１９工业喷

雾激光粒度仪器进行测定。

测定时，在喷口下游 ２ｍ处架设喷雾激光粒
度仪，将检测粒子调至 ３０μｍ。启动驱风装置及
喷雾装置，持续 ５ｍｉｎ，期间观察测量过程中粒径
是否可以保持到５μｍ以内的波动范围。

经测量，流场水雾中的液态水滴平均粒径

ＭＶＤ≈２６．５μｍ，满足试验需求。
３．５　喷雾均匀度检测

喷雾均匀度 Λ拟采用金属格栅进行测量标
定，喷雾均匀度的标定装置如图８所示。

用于测量喷雾均匀度的金属格栅由纵横各

１７根长桁架交叉组成，共计 ２８９个交叉点。设中
心点坐标为（０，０）。定义喷雾均匀度为各交叉点
上的相对结冰厚度，即各交叉点的结冰厚度与中

心交叉点（０，０）上结冰厚度的比值。
标定时，将金属格栅固定在喷雾系统出口下

游２ｍ处，保证金属格栅与来流速度方向垂直。

图 ８　喷雾均匀度检测装置与结果

Ｆｉｇ．８　Ｓｐｒａｙｅｖｅｎｎｅｓｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｆａｃｉｌｉｔｙａｎｄｒｅｓｕｌｔ

持续喷雾１５ｍｉｎ后停止，然后将金属格栅移出试
验段。之后对整个金属格栅区域采用空间扫描仪

进行外形扫描获取金属格栅上结冰的形状；将扫

描结果传输至计算机并生成对应的几何文件；通

过 ＣＡＴＩＡ建模软件进行测量获得各交叉点处的
结冰厚度，最后进行均匀度的计算。

经测量，在该区域 ９５％的面积内的喷雾均匀
度的偏差不超过２０％，满足试验要求。

４　试验内容与步骤

４．１　试验内容
研究在不同环境温度 Ｔ及叶片转速 ω的情

况下，冰脱落所需时间及冰脱落后剩余冰特征长

度的变化情况。温度变量 Ｔ取值为 －２、－３．５、
－５、－７、－９℃，叶片转速变量 ω取 ２４００、２７００、
３０００ｒ／ｍｉｎ。经有效排列组合，试验有效车次共计
７次，如表２所示。

表 ２　试验车次

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｅｓｔｍａｔｒｉｘ

序　号 ω／（ｒ·ｍｉｎ－１） Ｔ／℃

１ ２４００ －７
２ ２７００ －７
３ ３０００ －７
４ ２４００ －２
５ ２４００ －３．５
６ ２４００ －５
７ ２４００ －９

０１１２
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４．２　试验步骤
试验按照表 ２中的顺序依次进行，其步骤

如下：

步骤１　启动发动机简易模拟系统，控制电
机使叶片转速 ω达到当前试验工况所需的指定
值，并保持稳定。

步骤２　同时开启驱风、喷雾装置并记录当
前时刻记作 ｔ０。

步骤３　试验经过足够长的时间（≥２０ｍｉｎ），
关闭驱风及喷雾系统，同时关闭发动机模拟器，待

叶片静止后量取并计算最终余留在叶片上的特征

长度 ｌｃ，进行初步比较，如有不超过 ２个叶片上的
剩余冰特征长度明显不同于其他叶片，则将其视

为“奇点”（ｘｏｄｄ）结果进行剔除，并计算其他叶片
上剩余冰特征长度的平均值 ｌ′ｃ。

ｌ′ｃ ＝
１

１８－ｘｏｄｄ∑ｌｃ　　ｘｏｄｄ≤２ （４）

步骤４　观察高速摄像机所拍摄的视频，记
录每个叶片上冰脱落发生所需的时刻 ｔｓ，计算时
间 Δｔ＝ｔｓ－ｔ０并进行初步比较，如有不超过 ２个
叶片上的脱落时间明显不同于其他叶片，则也视

为“奇点”结果进行剔除，并计算其平均值 Δｔ′。

Δｔ′＝ １
１８－ｘｏｄｄ∑Δｔ　　ｘｏｄｄ≤２ （５）

步骤５　在步骤４和步骤５中出现的“奇点”
较多，应暂停试验，并检查试验设备安装是否出现

松动；叶片转动是否平稳；喷雾和流场是否均匀，

必要时应对各系统进行局部或整体校准。

步骤６　重复步骤１～步骤 ５，按表 ２中次序
进行后续试验，直至所有试验状态进行完毕。

在试验进行的同时，采用高速摄像机对叶片

上结冰及冰脱落的完整过程进行拍摄，为了保证

高速摄像机测量图像的清晰，利用大功率照明灯

对待测区域进行照明。

５　试验结果分析

５．１　冰脱落过程分解
试验中，通过高速摄像机对叶片上开始结冰

直至冰脱落的整个过程进行了记录。

以表 ２中车次 ３的试验工况为例 （Ｔ＝
－７℃，ω＝３０００ｒ／ｍｉｎ），叶片前缘结冰—冰脱落
的完整过程如图９所示，观察总时长为１５ｍｉｎ。

图９（ａ）为结冰潜伏阶段，叶片前缘尚无明显
的固体积冰出现，但在叶片根部的前缘可观测到

已有白色霜层出现。图 ９（ｂ）为初始结冰阶段。
当风扇在试验环境下运转一段时间后，叶片根部

图 ９　叶片结冰—冰脱落过程

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｃｉｎｇａｎｄｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｏｎｂｌａｄｅ

的前缘陆续有积冰产生，并逐渐向梢部发展。

图９（ｃ）为冰持续生长阶段。随时间推移，积冰从
叶片根部前缘逐渐向梢部发展，直至覆盖整个叶

片前缘。图 ９（ｄ）为冰脱落阶段。叶片上积冰开
始出现脱落现象。在同一个工况下，不同叶片上

发生脱落现象在时间上较为集中，前后间隔不超

过２ｓ。冰脱落基本发生于叶片梢部，而叶片根部
前缘的积冰依旧附着，基本均未发生脱落现象，且

各叶片上剩余冰的特征长度差异较小。

５．２　环境温度对冰脱落特性的影响
当转速 ω＝２４００ｒ／ｍｉｎ不变时，不同环境温

度 Ｔ下叶片冰脱落情况如图１０所示，冰脱落所需
时间 Δｔ及剩余冰特征长度 ｌ′ｃ如表３所示。

分析图１０中各结果可知，当环境温度为 －２、
－３．５、－５℃时，叶片前缘积冰为透明状，基本为
明冰

［７］
；而当环境温度为 －７、－９℃时，积冰呈白

色，应为混合冰，由明冰与霜冰共同组成。

分析表３中的数据并结合图１０可知，当环境
温度在 －２～－５℃范围内降低时，脱落所需时间
与剩余冰特征长度均有减小趋势；当环境温度在

－５～－９℃范围内继续降低时，脱落所需时间与
剩余冰特征长度均有增大趋势。当环境温度低至

－９℃时，叶片上脱落的冰的特征长度已不足
１０％。通过分析以上结果可知，在转速不变的情况
下，随着环境温度的持续降低，冰的成分由单一的

明冰向混合冰转变，冰脱落程度先增大后减小，冰

脱落所需时间先缩短再延长。该趋势变化的拐点

可能出现在 －３．５～－５℃的温度范围内。在此温
度条件下，冰较容易脱落，且发生脱落的程度较大。

１１１２
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图 １０　环境温度对冰脱落的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇ

表 ３　不同环境温度下剩余冰特征长度（ω＝２４００ｒ／ｍｉｎ）

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｅｎｇｔｈｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｉｃｅｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｖｉｒｏｍｅｎｔａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ（ω＝２４００ｒ／ｍｉｎ）

Ｔ／℃ Δｔ／ｓ ｌ′ｃ

－２ ４２７．４ ０．７３５

－３．５ ３２５．０ ０．３８９

－５ ２５９．１ ０．４３３

－７ ２７４．０ ０．６２４

－９ ３６０．５ ０．９０４

５．３　转速对冰脱落特性的影响
当试验环境温度Ｔ保持在 －７℃不变时，不同

叶片转速 ω情况下叶片冰脱落情况如图 １１所
示，冰脱落所需时间 Δｔ及剩余冰特征长度 ｌ′ｃ如
表４所示。

分析图 １１可知，叶片前缘积冰均为呈白色
状，为混合冰，其成分不随转速变化而改变。

分析表４中的数据并结合图１１可知，当转速
为２４００ｒ／ｍｉｎ时，各叶片上冰条在约２６６ｓ时开始
从末端发生脱落，但尚有超过一半的冰残留于叶

片前缘，脱落程度较小；当转速提高至２７００ｒ／ｍｉｎ

图 １１　叶片转速对冰脱落的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｂｌａｄｅｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｎｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇ
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　第 １０期 陈功，等：基于冷库环境下的涡扇发动机叶片冰脱落试验

表 ４　不同叶片转速下剩余冰特征长度（Ｔ＝－７℃）

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｅｎｇｔｈｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｉｃｅｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ（Ｔ＝－７℃）

ω／（ｒ·ｍｉｎ－１） Δｔ／ｓ ｌ′ｃ

２４００ ２６６．３１ ０．６２４

２７００ １９８．５７ ０．３８９

３０００ １３４．３９ ０．３６８

时，冰条所受离心力增大，导致脱落时间提前，脱

落程度显著增大，几乎每个叶片上脱落部分超过

５０％；当转速继续提高至３０００ｒ／ｍｉｎ时，离心力进
一步增大，冰条的脱落时间进一步提前，脱落程度

进一步加剧。通过以上结果可知，在环境温度保

持不变的情况下，冰脱落时间 Δｔ及剩余冰特征长
度 ｌ′ｃ随转速 ω增大而单调递减。

６　结　论

本文通过分析叶片冰脱落风洞试验的结果可

获得以下结论：

１）叶片前缘冰脱落的整个过程，包括结冰潜
伏阶段、初始结冰阶段、冰持续生长阶段及冰脱落

阶段。

２）叶片根部结冰较早，且不容易脱落；叶片
末梢结冰需较长时间，但容易脱落。不同工况下，

冰脱落所需的时间及脱落的程度均不同。

３）冰脱落所需时间及冰脱落程度与转速有
关。在试验设定的转速下（２４００、２７００、３０００ｒ／
ｍｉｎ），转速越快，脱落发生的越早，脱落的程度越
大。该结论与文献［１６１７］对发动机结冰脱落的
预测结果在趋势上具有一致性。

４）冰脱落所需时间及冰脱落程度与环境温
度有关。当环境温度不同时，冰的成分将发生变

化，在试验设定的环境温度范围［－２，－９］℃内，
当环境温度持续降低时，冰脱落所需的时间先缩

短再延长，冰脱落程度先增大后减小，变化趋势的

拐点出现在 －３．５～－５℃附近，在该环境温度下，
冰脱落最容易发生，且脱落程度最大。该结论与

文献［１８］关于环境温度对结冰附着力和冰脱落
影响规律的分析部分吻合。同时，该结论与中国

某型号民用飞机在哈尔滨气动进行的全机与

１∶２缩比模型试验的结果一致。
本文使用了冷库来模拟结冰环境的试验技

术，在中国相关研究中尚属首次。通过该试验技

术，以较小的成本及代价获得具有一定可靠性、可

信性的试验结果，为研究涡扇发动机叶片结冰—

冰脱落问题提供了新的手段，具有重要意义。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＡＦＴ．亚航客机失事原因或为结冰导致［Ｎ］．环球时报，

２０１５０１０４．

ＡＦＴ．ＩｃｅｍａｙｈａｖｅｖａｕｓｅｄＡｉｒＡｓｉａｃｒａｓｈ［Ｎ］．ＧｌｏｂａｌＴｉｍｅｓ，

２０１５０１０４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２］中国民用航空局．中国民用航空规章 第 ２５部运输类飞机

适航标准：ＣＣＡＲ２５Ｒ４［Ｓ］．北京：中国民用 航 空 局，

２０１１：２１７．

ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ．Ｃｈｉｎａｃｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎｒｅ

ｇｕｌａｔｉｏｎＮｏ．２５Ａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｓｔａｎｄａｒｄｓｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔ：

ＣＣＡＲ２５Ｒ４［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆ

Ｃｈｉｎａ，２０１１：２１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］周宏奎，余放，杨坤．航空发动机风扇地面慢车关键结冰温

度分析［Ｊ］．科学技术与工程，２０１７，１７（２１）：３２４３２８．

ＺＨＯＵＨＫ，ＹＵＦ，ＹＡＮＧＫ．Ｃｒｉｔｉｃａｌｉｃｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｆａｎｉｎｇｒｏｕｎｄｉｄｌｅ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，１７（２１）：３２４３２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］ＲＹＯＳＵＫＥＨ，ＭＡＫＯＴＯＹ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｎｉｃｅｓｈｅｄ

ｄｉｎｇｐｈｅｎｏｍｅｎａｉｎｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄ

ＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，９（１）：４５５３．

［５］ＣＨＥＮＹ，ＤＯＮＧＷ，ＷＡＮＧＺＬ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｉｃｅ

ｓｈｅｄｄｉｎｇｆｒｏｍａｆａｎｂｌａｄｅ［Ｃ］∥ＡＳＭＥＴｕｒｂｏＥｘｐｏ２０１５：Ｔｕｒ

ｂｉｎｅＴｅｃｈｎｉｃａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，

２０１５：Ｖ００１Ｔ０１Ａ００５．

［６］严晓雪，朱春玲，王正之．风力机冰脱落轨迹仿真研究［Ｊ］．

计算机仿真，２０１５，３２（１０）：１２３１２７．

ＹＡＮＸＸ，ＺＨＵＣＬ，ＷＡＮＧＺＺ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｉｃｅ

ｓｈｅｄｄｉｎｇｆｒｏｍｗｉｎｄｔｕｒｂｉｎｅ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１５，３２

（１０）：１２３１２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＢＲＩＴＴＯＮＲＫ．Ａｎｏｖｅｒｖｉｅｗｏｆｓｈｅｄｉｃｅｉｍｐａｃｔｓｔｕｄｉｅｓｉｎｔｈｅ

ＮＡＳＡＬｅｗｉｃｅｉｃｉｎｇｒｅｓｅａｒｃｈｔｕｎｎｅｌ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ３１ｓｔＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９３：

１１３．

［８］ＭＡＳＯＮＪＧ，ＣＨＯＷ Ｐ，ＤＡＮＭ Ｆ．Ｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇｉｃｅｃｒｙｓｔａｌ

ａｃｃｒｅｔｉｏｎａｎｄｓｈｅｄｄｉｎｇｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｉｎｊｅｔｅｎｇｉｎｅｓｕｓｉｎｇａｒｉｇ

ｔｅｓｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓａｎｄＰｏｗｅｒ，

２０１１，１３３（４）：１６９１７８．

［９］ＫＲＡＪＡＧ，ＢＩＢＥＡＵＥＬ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄａｎｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｉｃｅａｄｈｅｓｉｏｎｆｏｒｃｅｏｎｔｈｅｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｏｆａｗｉｎｄｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅ

［Ｊ］．ＲｅｎｅｗａｂｌｅＥｎｅｒｇｙ，２０１０，３５（４）：７４１７４６．

［１０］ＫＥＲＭＡＮＩＭ，ＦＡＲＺＡＮＥＨＭ．Ｓｔｕｄｙｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇｆａｃｔｏｒｓｏｎ

ｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｆｒｏｍｐｏｗｅｒｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｉｎｅｓ［Ｃ］∥Ｔｈｅ１３ｔｈＩｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＷｏｒｋｓｈｏｐｏｎＡｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃＩｃｉｎｇｏｆＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，Ａｎ

ｄｅｒｍａｔｔ，２００９．

［１１］李嘉祥，李宏男，付兴．输电线路覆冰脱落参数影响研究

［Ｊ］．电力建设，２０１６，３７（４）：７６８３．

ＬＩＪＸ，ＬＩＨＮ，ＦＵＸ．Ｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｆａｃｔｏｒｓｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｉｎｅ

［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｉｃＰｏｗｅｒＣｏｎｓｔｕｒｃｔｉｏｎ，２０１６，３７（４）：７６８３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１２］高扬．国产新支线飞机发动机自然结冰试飞［Ｊ］．科学技术

与工程，２０１７，１７（３３）：１８８１９２．

ＧＡＯＹ．Ｔｈｅｎａｔｕｒｅｉｃｉｎｇｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｏｆｄｏｍｅｓｔｉｃａｄｖａｎｃｅｄｒｅｇｉｏｎ

ｊｅｔａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

３１１２



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　

２０１７，１７（３３）：１８８１９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＳＴＥＦＡＮＩＡＴ，ＡＮＴＯＮＩＣ，ＡＭＩＲＦＡＺＬＩＡ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ

ｏｆｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｕｐｅｒｈｙｄｒｏｐｈｏｂｉｃｃｏａｔｉｎｇｓｏｎｈｅｌｉ

ｃｏｐｔｅｒｂｌａｄｅｓ［Ｊ］．ＣｏｌｄＲｅｇｉｏｎｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，

１００：５０５８．

［１４］朱春玲，朱程香．飞机的结冰及防护［Ｍ］．北京：科学出版

社，２０１６：２１２３．

ＺＨＵＣＬ，ＺＨＵＣＸ．Ａｉｒｃｒａｆｔｉｃｉｎｇａｎｄｉｔｓｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２０１６：２１２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］周峰，张淼，黄玮．二元翼型结冰数值模拟研究［Ｊ］．民用飞

机设计与研究，２００９（４）：４７．

ＺＨＯＵＦ，ＺＨＡＮＧＭ，ＨＵＡＮＧＷ．Ｉｃｉｎｇａｃｃｒｅｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅ

ｓｅａｒｃｈｆｏｒ２Ｄａｉｒｆｏｉｌ［Ｊ］．ＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈ，

２００９（４）：４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ ＨＡＹＡＳＨＩＲ，ＹＡＭＡＭＯＴＯＭ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｎｉｃｅ

ｓｈｅｄｄｉｎｇｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｉｎｔｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｙ

ａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５（９）：４５５３．

［１７］ＨＡＹＡＳＨＩＲ，ＹＡＭＡＭＯＴＯＭ．Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇｏｆｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｐｈｅ

ｎｏｍｅｎｏｎｆｏｒｅｎｇｉｎｅｆａｎｉｃｉｎｇ［Ｊ］．ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＪＳＭＥ，

２０１４，８０（８１５）：ＣＭ０２０９．

［１８］ＦＯＲＴＩＮＧ，ＰＥＲＲＯＮＪ．Ｉｃｅａｄｈｅｓｉｏｎｍｏｄｅｌｓｔｏｐｒｅｄｉｃｔｓｈｅａｒ

ｓｔｒｅｓｓａｔｓｈｅｄｄｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｈｅｓｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅ＆Ｔｅｃｈｎｏ

ｌｏｇｙ，２０１２，２６（４５）：５２３５５３．

　作者简介：

　陈功　男，博士研究生，工程师。主要研究方向：与空气动力

学、航空发动机相关的仿真计算及风洞试验技术等。

王福新　男，博士，研究员。主要研究方向：飞行器设计、飞机

结冰、防除冰、非定常流体力学、直升机空气动力学等。

Ｔｅｓｔｏｆｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｏｎｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｂｌａｄｅｉｎｒｅｆｒｉｇｅｒａｔｏｒｙｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ
ＣＨＥＮＧｏｎｇ１，ＹＡＮＧＫｕｎ２，ＷＡＮＧＬｉｐｉｎｇ１，ＫＯＮＧＷｅｉｌｉａｎｇ１，ＷＡＮＧＦｕｘｉｎ１，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２００２４０，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡＥＣＣＣｏｍｍｅｒｃｉａｌＡｉｒｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅＣｏ．，Ｌｔｄ．，Ｓｈａｎｇｈａｉ２００２４０，Ｃｈｉｎａ）
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ａｉｒｃｒａｆｔｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｉｓｕｓｅｄａｓｒｅｓｅａｒｃｈｏｂｊｅｃｔｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｂｌａｄｅｉｃｉｎｇａｎｄｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄ
ｒｕｌｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｂｅｆｏｒｅｆｏｒｍａｌｔｅｓｔ，ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｕｃｈａｓｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｌｉｑｕｉｄｗａｔｅｒｃｏｎ
ｔｅｎｔ，ａｎｄｍｅａｎｖｏｌｕｍｅｔｒｉｃｄｉａｍｅｔｅｒａｒｅｃａｌｉｂｒａｔｅｄｂｙａｎｅｍｏｍｅｔｅｒ，ｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｒ，ｓｔａｎｄａｒｄｉｃｅｂｌａｄｅａｎｄｍｅ
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ｌｅｎｇｔｈｄｅｃｒｅａｓｅｉｎｉｔｉａｌｌｙａｎｄｉｎｃｒｅａｓｅａｆｔｅｒｗａｒｄｓｗｉｔｈｔｈｅｄｅｃｒｅａｓｅｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ｔｈｅｉｎｆｌｅｃｔｉｏｎ
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－７℃，ｔｈｅｃｏｎｓｕｍｉｎｇｔｉｍｅｆｏｒｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇａｎｄｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｌｅｎｇｔｈｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｉｃｅｄｅｃｒｅａｓｅｍｏｎｏｔｏｎｏｕｓｌｙ
ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｆｂｌａｄｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｆｒｉｇｅｒａｔｏｒｙｅｎｖｉｒｏｍｅｎｔ；ａｄｈｅｓｉｏｎｏｆｉｃｅ；ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ；ｉｃｅｓｈｅｄｄｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｔｕｒ
ｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５０３２１：３９
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　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＳｈａｎｇｈａｉＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＣｏｍｍｉｔｔｅＦｏｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔ（１４ＤＪ１４００３０２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｕｘｉｎｗａｎｇ＠ｓｊｔｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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一种在复杂环境中支持容错的高性能规约框架

李超１，赵长海２，晏海华１，，刘超１，文佳敏２，王增波２

（１．北京航空航天大学 计算机学院，北京 １０００８３；

２．中国石油集团东方地球物理勘探有限责任公司 物探技术研究中心，北京 １０００８８）

　　摘　　　要：规约是并行应用最常用的集合通信操作之一，现存规约算法存在 ２方面主
要问题。第一，不适应复杂环境，当计算环境出现干扰时，规约效率显著降低。第二，不支持容

错，当节点发生故障时，规约被迫中断。针对上述问题，提出一种基于任务并行的高性能分布

式规约框架。首先，该框架将规约拆分为一系列独立的计算任务，使用任务调度器以保证就绪

任务被优先调度到具有较高性能的节点上执行，从而有效避免了慢节点对整体性能的影响。

其次，该框架基于规约数据的可靠性存储和故障侦听机制，以任务为粒度，可在应用不退出的

前提下实现故障恢复。在复杂环境中的实验结果表明，分布式规约框架具有高可靠性，与现有

规约算法相比，规约性能最高提升了２．２倍，并发规约性能最高提升了４倍。
关　键　词：规约；集合通信；复杂环境；干扰；容错；并行计算
中图分类号：ＴＰ３０１．６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１１５１０

　　在高性能计算和并行计算领域中，规约是最
常用的集合通信原语之一。规约的目标是将各进

程上的数据按某种操作，如求和或求积，计算为最

终结果，并将该结果存放在指定的进程上。存放

结果的进程称为根进程。目前，最广泛使用的规

约实现为 ＭＰＩ＿Ｒｅｄｕｃｅ［１］。Ｒａｂｅｎｓｅｉｆｎｅｒ等［２］
统计

发现，在基于 ＭＰＩ实现的并行应用中，耗费在 ＭＰＩ＿
Ｒｅｄｕｃｅ和 ＭＰＩ＿Ａｌｌｒｅｄｕｃｅ上的时间占所有 ＭＰＩ函
数执行时间的 ４０％以上，而 ＭＰＩ＿Ａｌｌｒｅｄｕｃｅ又可
分解为 ＭＰＩ＿Ｒｅｄｕｃｅ加 ＭＰＩ＿Ｂｃａｓｔ。因此，规约的
性能及可靠性对并行应用具有重要的意义。

在规约的性能优化研究中，早期研究主要集

中于在理想计算环境中达到最优性能的规约算

法。理想计算环境是指集群中每个计算节点配置

均为一致，任意两节点间的网络延迟均相同，且并

行应用在规约过程中独占集群资源。文献［３］提

出了基于最小生成树（ＭＳＴ）的规约算法，ＭＰＩＣＨ
早期版本

［４］
的规约实现也采用该算法。文献［５］

提出了３种规约算法：向量对分和距离加倍（ｖｅｃ
ｔｏｒｈａｌｖｉｎｇａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅｄｏｕｂｌｉｎｇ）、二元块（ｂｉｎａｒｙ
ｂｌｏｃｋｓ）以及环形（ｒｉｎｇ）算法。目前主流 ＭＰＩ版
本，包括 ＯｐｅｎＭＰＩ、ＭＰＩＣＨ、ＭＶＡＰＩＣＨ等，所采用
的规约算法是二项树算法和 Ｒａｂｅｎｓｅｉｆｎｅｒ算
法

［５］
。ＭＳＴ和二项树算法的时间复杂度如式（１）

中的 Ｔ１所示，Ｒａｂｅｎｓｅｉｆｎｅｒ算法的时间复杂度如
式（１）中的 Ｔ２所示。
Ｔ１ ＝「ｌｂｐ?（ａ＋ｎβ＋γ）

Ｔ２ ＝２ａｌｂｐ＋２
ｐ－１
ｐ
ｎβ＋ｐ－１ｐ

ｎ{ γ
（１）

式中：ａ为两节点间的网络通信延迟；β为传输一
个字节所耗费的时间；ｎ为消息长度；γ为对一个
字节进行规约计算时所耗费的时间；ｐ为进程

lenovo
全文下载
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总数。

实际环境中，各节点间的网络延迟受网络拓

扑结构影响，不同节点间的网络延迟可能不同。

针对该问题，出现了一系列基于网络拓扑感知的

规约性能优化研究。文献［６］给出了一种网络拓
扑发现方法，该方法根据各节点间网络延迟大小，

构建了一个多级网络拓扑结构，再根据该拓扑构

建性能更优的二项树结构。基于相同研究思路的

还有文献［７１１］。文献［１２］提出了一种在广域
网上优化规约性能的方法，其核心思路是尽量将

计算和通信局限在局域网内部，以最大程度地降

低需要通过广域网传输的数据量。

以上研究均建立在静态计算资源模型之上，

即假定在规约执行过程中，各计算节点的 ＣＰＵ性
能、内存性能以及任意两节点间网络延迟皆固定

不变。然而，在真实环境中，该假设在多数情况下

难以成立，具体表现在以下几方面：

１）在基于商用集群搭建的高性能计算环境
中，为提高集群的资源利用率，多个并行应用通常

会被调度至同一集群上。由于受其他应用干扰，

导致规约在执行过程中所依赖的计算资源的性能

是动态变化的。

２）对于非阻塞规约，由于应用的主体计算部
分可以和规约同时执行，主体计算引起的计算资

源动态变化也会影响规约的执行，且此种干扰无

法避免。

３）同时执行多个规约时，即并发规约，各规
约之间会产生相互干扰。

静态计算资源模型假设的特殊性，导致传统

的规约性能优化方法不能较好地适用于真实环

境。除了动态变化的计算资源性能外，在真实计

算环境中还需要考虑节点故障问题。随着集群规

模的不断增大，集群的平均无故障时间（Ｍｅａｎ
ＴｉｍｅＢｅｔｗｅｅｎＦａｉｌｕｒｅｓ，ＭＴＢＦ）不断下降，根据文
献［１３１４］的统计数据，当集群规模达到数百节点
时，集群的 ＭＴＢＦ将降到６～７ｈ，这导致规约在运
行过程中遇到节点故障的概率亦随之增加。节点

故障会直接导致该节点上的进程无法参与计算。

传统的基于检查点／重启［１５１６］
的容错方法越来越

不适用于大规模集群环境，这是因为检查点／重启
需要应用进行停止、重新启动、映像加载、状态回

滚等一系列操作，这些操作均会带来较大开销，严

重影响应用的性能。ＦＴＭＰＩ［１７］和 ＭＰＩ３．０标准
提供了一种为应用返回集合通信接口执行状态的

机制，但并未尝试如何在应用不退出的前提下，恢

复遭遇节点故障的规约操作。而基于算法容错的

相关研究
［１８２０］

，目前只能解决一些简单的集合通

信接口的容错问题以及与矩阵计算相关的容错问

题，也未能解决规约的容错问题。当规约过程中

遇到节点故障时，如何在应用不退出的前提下，保

证规约可以继续进行，是一个亟待研究的重要问

题。目前该问题尚未得到良好解决。

本文复杂环境是指，节点的计算资源性能是

不断动态变化的，且会出现节点故障。当前的规

约算法和实现无法较好适应该类环境，无法实时

地根据节点计算资源的性能对计算进行动态调

整，也无法有效处理节点故障。本文以在动态复

杂环境中提供高性能、高可靠的规约算法为目标，

提出了一种基于任务并行的高性能分布式规约框

架，实验结果显示，在复杂环境中，其具备更高的

性能及更高的可靠性。

１　分布式规约框架

图１为分布式规约框架的架构示意图，框架
采用 Ｍａｓｔｅｒ／Ｗｏｒｋｅｒ结构组织所有进程，０号进程
为 Ｍａｓｔｅｒ。在分布式规约框架中，每个规约实例
均被分解为一系列可并行执行的独立计算任务。

Ｍａｓｔｅｒ节点上的规约调度器负责调度规约计算任
务，Ｗｏｒｋｅｒ节点上的规约执行器则负责执行规约
计算任务。在规约执行过程中，由数据可靠性模

块负责保证原始规约数据的可靠性；容错模块负

责故障节点的检测、通知以及故障恢复；性能计数

器实时统计各节点的性能状态；调度器根据性能

计数器和容错模块提供的信息，将计算任务实时

调度到性能更高的无故障节点上。

图２为分布式规约框架的规约接口示意图，
应 用可通过继承 ＲｅｄｕｃｅｒＢｏｄｙ自 定 义 规 约 数

图 １　分布式规约框架的架构

Ｆｉｇ．１　Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋ
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图 ２　分布式规约接口

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎｉｎｔｅｒｆａｃｅ

据及具体的规约操作；使用规约接口时，可指定根

进程、存储规约结果的对象 ｒｅｓ、规约标识符以及
参与规约的进程组；规约接口支持阻塞调用和非阻

塞调用 ２种方式。规约接口调用后，会返回一个
Ｆｕｔｕｒｅ对象 ｆ。ｆ将规约的阻塞模式和非阻塞模式
统一为一个接口。应用可调用 ｆ的 ｇｅｔ接口进入阻
塞模式，也可以在规约调用后安排其它计算操作，

等计算完毕后再调用 ｉｓＤｏｎｅ查询规约是否结束。
最后，应用可根据返回值判断规约操作是否成功。

２　基于任务并行的计算模式

传统的基于二项树算法实现的 ＭＰＩ规约有 ２
个缺点。第一，进程间通信依赖关系是根据算法

静态确定的，无法适应动态的复杂环境。当某节

点繁忙时，依赖于该节点的其他节点不得不等待，

导致规约效率下降。第二，需要 Ｓｅｎｄ／Ｒｅｃｖ匹
配

［２１］
，如果不能匹配，则无法继续计算。在分布

式规约框架中，所有点对点通信均采用支持异步

的单边通信接口，可避免 ＭＰＩ中的 Ｓｅｎｄ／Ｒｅｃｖ配
对问题。每个规约实例均被分解为一系列可并行

执行的独立计算任务，由任务调度器动态的将计

算任务调度到各节点上进行计算，从而动态地建

立起规约树。在整个过程中，根据各节点的实时

性能，不断调整规约树的构建过程，从而有效适应

复杂环境。分布式规约框架对容错的支持亦建立

在基于任务并行的基础上。

在分布式规约框架中，记 Ｗｉ为第 ｉ个 Ｗｏｒｋｅｒ
节点。图３（ａ）为规约框架执行规约计算的架构
示意图。对于每一个规约实例，Ｍａｓｔｅｒ端均对应
存在一个规约队列 Ｑ和规约调度器 Ｓ。图 ３（ｂ）

图 ３　基于任务的规约计算模式

Ｆｉｇ．３　Ｔａｓｋｂａｓｅｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎ

为规约计算流程的示意图。为方便说明，作如下

几个定义：

定义１　原始数据，记为 Ｏｉ，指 Ｗｉ上的原始
规约数据。

定义 ２　中间数据，记为 Ｄｉ，指在规约过程
中，Ｗｉ上的中间规约结果。

定义３　规约数据，Ｏｉ或 Ｄｉ，指 Ｗｉ上的原始
数据或中间结果。

定义４　规约消息，指 Ｗｉ上规约数据准备就
绪时，向 Ｓ发送的消息。消息包含当前进程号 Ｗｉ
以及规约路径 Ｐｉ。

定义５　规约路径，记为 Ｐｉ，和规约数据一一
对应，由进程号构成的集合。规约路径 Ｐｉ和 Ｄｉ
的关系如式（２）所示，即通过对 Ｐｉ中每个进程号
对应的原始规约数据进行规约后可得到当前的中

间数据 Ｄｉ。

Ｄｉ＝∑
ｍ

ｊ＝１
（ＯＰｉｊ）　Ｐｉｊ∈ Ｐｉ （２）

式中：ｍ为集合 Ｐｉ中进程的数量；Ｐｉｊ为 Ｐｉ进程集

合中的第 ｊ个元素；∑ 通指具体的规约操作。

定义６　规约任务，包含 Ｗｉ、Ｐｉ、Ｗｊ和 Ｐｊ４类
信息，目的是将 Ｗｉ和 Ｗｊ上的规约数据进行规约。

基于任务并行的分布式规约算法的具体步骤

如下：

步骤 １　Ｗｏｒｋｅｒ端，Ｗｉ调用 ｒｅｄｕｃｅ接口，向
Ｍａｓｔｅｒ发送规约消息，规约消息中的进程号为
Ｗｉ，Ｐｉ＝｛Ｗｉ｝。

步骤 ２　Ｍａｓｔｅｒ端，所有的规约消息放置在
队列 Ｑ中。

步骤３　Ｍａｓｔｅｒ端，Ｓ从 Ｑ中连续取出２条规

７１１２
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约消息，如果取出的第 １条规约消息中的规约路
径长度等于 ｐ，则广播通知所有规约进程规约结
束，跳转步骤６。否则，进入步骤４。

步骤４　Ｍａｓｔｅｒ端，设Ｓ得到的２条规约消息
对应的进程号分别为 Ｗｉ和 Ｗｊ。根据这 ２条规约
消息，生成规约任务。如果 Ｗｉ和 Ｗｊ中某个进程
为根进程，则将任务调度给根进程；否则，根据性

能计数器采集的每个进程最近一次完成规约任务

的耗时，对比 Ｗｉ和 Ｗｊ的性能，将规约任务调度给
耗时更低的进程，这里假设为 Ｗｉ。

步骤５　Ｗｏｒｋｅｒ端，Ｗｉ获得规约任务后，向
Ｗｊ请求规约数据。得到数据后，根据用户自定义
的规约操作进行规约计算。最后，向 Ｍａｓｔｅｒ发送
规约消息，其中，进程号为 Ｗｉ，规约路径 Ｐｉ＝Ｐｉ∪
Ｐｊ。发送完成后，跳转回步骤２。

步骤６　规约结束。
从以上步骤中可以看出，Ｍａｓｔｅｒ根据 Ｗｉ和

Ｗｊ的规约消息，生成规约任务，并将规约任务调
度给 Ｗｉ和 Ｗｊ中的某个进程执行，从而将规约拆
分为多个独立的计算任务，且这些任务是可并行

执行的。结合图４进行详细说明，在图４中，共有
４个进程进行规约，进程号分别为 ０，１，２，３。其
中，规约的根进程为１。开始规约后，这 ４个进程
分别向 Ｍａｓｔｅｒ的队列发送规约消息，队列中消息
达到的顺序为０，３，１，２。Ｍａｓｔｅｒ首先从队首取出
０和３对应的规约消息，根据 ０和 ３的规约消息
生成规约任务１，根据性能调度策略，将任务 １调
度给进程３。然后继续从队列中取出 １和 ２对应
的规约消息，根据 １和 ２的规约消息生成规约任
务２，由于根进程为进程 １，所以将任务 ２调度给
进程１。进程 １和进程 ３上的任务执行完毕后，
分别向队列发送规约消息，Ｍａｓｔｅｒ根据 １和 ３的
规约消息生成规约任务 ３，又由于根进程为进程
１，将任务３调度给进程 １，由进程 １完成最后的
规约，并将规约结果保存在进程 １上。在这个过
程中，任务１和任务２是独立的，而且是并行执行
的。因此，整个过程将规约拆分为一系列独立

图 ４　任务分解示例

Ｆｉｇ．４　Ｅｘａｍｐｌｅｏｆｔａｓｋｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ

且可并行执行的计算任务。每个计算任务的具体

执行过程参照上述步骤５。
分布式规约的时间复杂度 Ｔ包含 ２部分，一

部分为完成规约耗费的时间，另一部分为广播规

约结束信息所耗费的时间。该广播信息包含２部
分，一部分为规约标识符，另一部分为规约接口返

回值，共 ４字节。分布式规约的时间复杂度如
式（３）所示：
Ｔ＝（ａ＋ｎβ＋ｎγ＋２θ＋２λ）ｌｂｐ＋（ａ＋４β）ｌｂｐ

（３）
式中：θ为发送一条规约消息或一个规约任务的
时间；λ为每条规约消息的平均排队和处理时间。
和式（１）相比，分布式规约算法由于引入了额外
的通信，所以在理想环境中，其性能低于二项树算

法以及 Ｒａｂｅｎｓｅｉｆｎｅｒ算法。但分布式规约算法可
以适应复杂环境，具体表现在如下２个方面：

１）基于任务的计算机制，可以确保优先进入
就绪状态的规约数据优先进行规约计算。和预先

确定了进程间依赖关系的二项树算法不同的是，

在分布式规约框架中，进程间的依赖关系是根据

到达队列的先后顺序动态确定的，从而降低了慢

节点对整体性能的影响。这是因为，其余节点不

需要等待慢节点，可优先与已就绪节点进行计算。

２）在调度任务时，总是将任务调度给性能更
高的节点，可进一步提高规约计算对复杂环境的

适应能力。

３　运行时容错

若在规约过程中遭遇节点故障，分布式规约

框架将尝试在并行应用不退出的前提下修复故

障。容错是基于故障侦听和数据可靠性存储实现

的。故障侦听的实现原理是，Ｍａｓｔｅｒ周期性地向
所有进程发送 Ｐｉｎｇ消息，若某进程 Ｗｉ在超过一
定时间阈值后仍未反馈信息，则认为 Ｗｉ故障，并

将进程 Ｗｉ广播给所有其他进程
［２２］
。

为恢复出故障进程丢失的中间数据，分布式

规约框架对原始数据进行了可靠性存储。Ｗｉ调
用规约后，其原始数据将以双副本的形式存储在

２个不同的计算节点的本地盘上。其中，一个节
点为当前节点，即为 Ｗｉ；另一个节点记为 Ｗｊ，ｉ和 ｊ
的关系如式（４）所示：
ｊ＝（ｉ＋１）％ｐ （４）

在出现故障节点后，数据可靠性模块会将故

障节点上的数据副本在其他无故障节点上进行恢

复。为降低容错带来的性能开销，原始数据的可

８１１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 李超，等：一种在复杂环境中支持容错的高性能规约框架

靠性存储和规约计算是异步同时进行的。

由于采用基于任务并行的计算模式，从容错

处理的角度看，规约过程中各进程间的动态依赖

关系可等价为 Ｓ、Ｗｉ和Ｗｊ三者间的依赖关系。因
此，容错处理可在 Ｓ、Ｗｉ和 Ｗｊ构成的模型上进行
描述，如图 ５所示，Ｗｉ为获得任务的进程，Ｗｊ提
供数据给 Ｗｉ进行规约。

图 ５　故障位置说明

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｆａｕｌｔｌｏｃａｔｉｏｎ

在规约过程中，影响规约结果的故障位置共

有３处：第１处是 Ｓ在发送任务给 Ｗｉ时，发现 Ｗｉ
故障；第２处是 Ｗｉ在执行任务的过程中，Ｗｉ出现
故障；第３处是 Ｗｉ在执行任务的过程中，正在从
Ｗｊ上获取数据时，Ｗｊ出现故障。记 Ｍｉ为在故障
发生前 Ｗｉ向 Ｓ发送的最新规约消息，Ｍｊ为在故
障发生前 Ｗｊ向 Ｓ发送的最新规约消息。Ｐｉ为 Ｍｉ
对应的规约路径，Ｐｊ为 Ｍｊ对应的规约路径。下
面给出容错处理算法的详细步骤：

步骤１　Ｍａｓｔｅｒ端，Ｍａｓｔｅｒ得到某节点故障通
知后，判断故障类型。如果属于故障 １或故障 ２，
令 Ｍ ＝Ｍｊ，Ｐ＝Ｐｉ。如果属于故障 ３，令 Ｍ ＝
Ｍｉ，Ｐ＝Ｐｊ。

步骤 ２　Ｍａｓｔｅｒ端，Ｍａｓｔｅｒ将 Ｍ重新放回到
消息队列 Ｑ中。

步骤３　Ｍａｓｔｅｒ端，记 ｍ为集合 Ｐ的元素数
量。将 Ｐ拆解为 ｍ条独立的规约消息，第 ｋ条规
约消息的进程号为 Ｐｋ，规约路径为｛Ｐｋ｝。其中，
Ｐｋ表示集合 Ｐ中的第 ｋ个元素值。对于每条规
约消息，需要设置容错标志。最后，将这 ｍ条规
约消息放入到 Ｑ中等待被 Ｓ调度。

步骤４　Ｍａｓｔｅｒ端，调度器 Ｓ在调度任务时，
从 Ｑ中取出２条规约消息，仍记这 ２条规约消息
对应的源进程分别为 Ｗｉ和 Ｗｊ。如果其中有一个
为故障进程，则将任务调度给非故障进程。如果

Ｗｉ和 Ｗｊ都不是故障进程，但其中一个设置了容
错标志（假设为 Ｗｉ），则将任务调度给 Ｗｉ。否则，
按性能最优的调度策略调度。

步骤５　Ｗｏｒｋｅｒ端，对于设置了容错标识的
进程号，向数据可靠性模块请求其对应的原始数

据。数据可靠性模块总是优先从当前节点的本地

盘上直接为规约提供原始数据。

这里对规约的可靠性进行分析，若Ｗｉ在将数
据存储到远程节点之前发生故障，则故障无法恢

复。规约的可靠性 δ表达式为
δ＝１－

　 ａ＋ｎβ
（ａ＋ｎβ＋ｎγ＋２θ＋２λ）ｌｂｐ＋（ａ＋４β）ｌｂｐ

（５）
从式（５）可以看出，进程数量ｐ越大，规约的可

靠性越高。这是由于规约时间和 ｌｂｐ成正比，而
Ｏｉ的远程副本存储时间是常量，和进程数量无关。

４　实验与分析

分布式规约的实验是在集群 Ｃ１和集群 Ｃ２
上进行的，其中集群 Ｃ１为测试集群，集群 Ｃ２为
生产集群。Ｃ１和 Ｃ２均包含 ２００个节点，Ｃ１和
Ｃ２的每个节点配置为：１２８ＧＢ内存，１块 １ＴＢ
ＳＡＳ本地盘，２颗 ＣＰＵ，每颗 ＣＰＵ有 ８个物理核；
其中 Ｃ１的 ＣＰＵ 型 号 为 ＩｎｔｅｌＸｅｏｎＥ５２６６７
３．２ＧＨｚＣＰＵ，Ｃ２的为ＩｎｔｅｌＸｅｏｎＥ５２６７０２．６ＧＨｚ
ＣＰＵ。集群 Ｃ１和 Ｃ２均采用的是万兆以太网。对
比的 ＭＰＩ版本为 ＭＶＡＰＩＣＨ，版本号为 ３．１．４。
ＭＶＡＰＩＣＨ是高性能计算环境中最常用的 ＭＰＩ版
本。所有的规约测试都是在 Ｃ１或者 Ｃ２的２００个
节点上运行的，每个规约性能结果都是重复运行

９次后取平均值得到的。
４．１　理想环境中性能对比

理想环境是指，规约在运行过程中独占集群

计算资源，不受其他应用干扰，理想环境实验采用

的集群为 Ｃ１，结果如图６所示（ＤＲ表示分布式规
约，ＤＣＲ表示分布式并发规约）。

图６（ａ）给出了理想环境中分布式规约和
ＭＰＩ规约的性能对比结果，其中测试数据的规模
从１２８ＫＢ（２１７Ｂ）以２倍递增到１２８ＭＢ（２２７Ｂ），进
行规约的进程数量为 ２００。从图 ６（ａ）可以看出，
在理想环境中，ＭＰＩ规约的性能优于分布式规约
的性能，但随着数据量的增加，分布式规约和 ＭＰＩ
规约的耗时比呈缩小趋势。

图６（ｂ）给出了理想环境中分布式并发规约
和 ＭＰＩ并发规约的性能对比图，测试数据规模为
８ＭＢ，并发规约的数量从４递增到２８。从图６（ｂ）
可以看出，在理想环境中，分布式并发规约的性能

优于 ＭＰＩ并发规约的性能。
４．２　受控复杂环境中性能对比

受控复杂环境是指，在理想环境中人为引入

干扰。首先在 Ｃ１上运行大规模并行应用积分法
叠前深度偏移（ＰｒｅＳｔａｃｋＤｅｐｔｈＭｉｇｒａｔｉｏｎ，ＰＳＤＭ），

９１１２
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图 ６　理想环境中规约性能及并发规约性能对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｄｕｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｃｏｎｃｕｒｒｅｎｔ

ｒｅｄｕｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｉｄｅａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ＰＳＤＭ在运行过程中，会对集群的 ＣＰＵ、网络、内
存产生较大的负载压力

［２３］
。在该应用运行过程

中，进行规约性能实验，进行规约的进程数量

为２００。
图７分别给出了使用节点数为 ５０、１００、１５０

和２００运行 ＰＳＤＭ时，ＭＰＩ规约和分布式规约的
性能对比结果。可以看出，在数据规模较小时，

ＭＰＩ规约依然具有性能优势，这是由于数据规模
较小时，规约耗时中网络启动时间占主要因素，干

扰对规约数据的网络传输和计算造成的影响不是

很显著。

当数据规模增加到４ＭＢ以上时，分布式规约
的性能明显优于 ＭＰＩ规约的性能。在这 ４种情
况下，分布式规约的性能最高分别提升了 ５．５９、
２．０９、３和５．１５倍。

在受控复杂环境中，对比分布式并发规约和

ＭＰＩ并发规约的性能，规约数据量为 ８ＭＢ，并发
规约数量从４递增到２８，进行规约的进程数量为
２００。图８分别给出了使用节点数为 ５０、１００、１５０
和２００运行 ＰＳＤＭ时，ＭＰＩ并发规约和分布式并
发规约的性能对比结果。可以看出，在这 ４种情

图 ７　受控复杂环境中规约性能对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｄｕｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

况下，分布式并发规约的性能均优于 ＭＰＩ并发规
约的性能，分布式并发规约性能最高分别提升了

０．７２、２．２１、２．４１和３．２８倍。
４．３　真实复杂环境中性能对比

真实复杂环境是指，集群 Ｃ２上的真实生产
环境，Ｃ２上长期运行着多个并行应用的生产作

０２１２
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图 ８　受控复杂环境中并发规约性能对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｎｃｕｒｒｅｎｔｒｅｄｕｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

业，集群整体负载较高，较为繁忙。在真实复杂环

境中，分别对比规约和并发规约的性能。实验中，

测试数据的规模为 ３２ＭＢ，进行规约的进程数量
为２００。在该集群上分别对规约和并发规约进行
了连续７ｄ的对比测试。

图９（ａ）给出了真实复杂环境中，ＭＰＩ规约和
分布式规约的性能对比结果。图 ９（ｂ）给出了该
环境中，ＭＰＩ并发规约和分布式并发规约的性能
对比结果。从图 ９可以看出，在连续 ７ｄ的时间

图 ９　真实复杂环境中规约性能及并发规约性能对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｄｕｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｃｏｎｃｕｒｒｅｎｔ

ｒｅｄｕｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｒｅａｌｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

内，分布式规约的性能均优于 ＭＰＩ规约的性能，
分布式并发规约的性能也都优于 ＭＰＩ并发规约
的性能。规约性能最高提升了 ２．２倍，平均提升
了１．６７倍。并发规约性能最高提升了４倍，平均
提升了２．５５倍。
４．４　Ｍａｓｔｅｒ端负载测试

在 Ｃ１集群上进行 Ｍａｓｔｅｒ端的负载测试，以
分析大规模节点数量下，频繁的 Ｍａｓｔｅｒ与 Ｗｏｒｋｅｒ
间通信对 Ｍａｓｔｅｒ端的影响。实验中，节点数为
２００，规约的数据规模从 １２８ＫＢ（２１７Ｂ）以 ２倍递
增到１２８ＭＢ（２２７Ｂ）。Ｃ１集群中每个节点接收消
息的最大峰值为７９３６５次／ｓ，发送消息的最大峰值
为 １０６３８３次／ｓ，网络接收数据的最大带宽为
８１２．７ＭＢ／ｓ，网络发送数据的最大带宽为８１２．７ＭＢ／
ｓ。表 １记录了在规约过程中，Ｍａｓｔｅｒ端的接收消
息数量，发送消息数量，接收数据量带宽，发送数

据量带宽的平均值。表１中每行的４个值分别是
用 Ｍａｓｔｅｒ端在规约过程中的接收消息总量、发送
消息总量、接收数据总量、发送数据总量除以规约

时间得到的。

从表１可以看出，规约过程中，Ｍａｓｔｅｒ的接收
消息数量、发送消息数量、接收带宽、发送带宽都

远低于 Ｍａｓｔｅｒ作为单个节点时各项指标对应的
峰值数据。因此，规约过程中，Ｍａｓｔｅｒ端受到的负
载在可承受的范围内。这主要是因为在规约过程

中，各个 Ｗｏｒｋｅｒ节点和 Ｍａｓｔｅｒ之间的通信内容主

１２１２
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要为规约信息和任务信息，而规约数据是在

Ｗｏｒｋｅｒ节点之间进行通信的，不会经过 Ｍａｓｔｅｒ节
点，所以对 Ｍａｓｔｅｒ造成的开销比较小。

表 １　规约过程中各项指标的平均值

Ｔａｂｌｅ１　Ａｖｅｒａｇｅｖａｌｕｅｏｆｖａｒｉｏｕｓｉｎｄｅｘｅｓ

ｄｕｒｉｎｇｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

数据

规模／Ｂ
接收消息／
（次·ｓ－１）

发送消息／
（次·ｓ－１）

接收带宽／
（Ｂ·ｓ－１）

发送带宽／
（Ｂ·ｓ－１）

２１７ ５２２０ ２６０４ ６０５１６７ ３７４９０７

２１８ ５００５ ２４９６ ５８０２８２ ３５９４８９

２１９ ４９９６ ２４９２ ５７９２４２ ３５８８４５

２２０ ４４６０ ２２２５ ５１７１０４ ３２０３５０

２２１ ３９５７ １９７３ ４５８６９３ ２８４１６４

２２２ ３３０２ １６４７ ３８２８３５ ２３７１６９

２２３ ２４００ １１９７ ２７８２７８ １７２３９６

２２４ １５４３ ７６９ １７８８５４ １１０８０２

２２５ ９２３ ４６１ １０７０６０ ６６３２５

２２６ ４７９ ２３９ ５５４８４ ３４３７３

２２７ ２５０ １２４ ２９０２６ １７９８２

４．５　容错实验
在真实复杂环境中，对分布式规约的容错进

行实验，测试数据规模为 ３２ＭＢ，进行规约的进程
数量为 ２００。每轮测试中，首先进行 ９次测试取
得平均规约时间 ｔ，然后进行１００次规约。选择进
程号为１的进程，每次规约时，在［０，ｔ］内随机生
成一个时间点，在该时间点上强制退出 １号进程
以模拟节点故障。每天进行一轮容错实验，连续

进行７ｄ。表 ２给出了 ７ｄ的容错实验结果，在
１００次的容错测试中，无法恢复的故障数量为 ０～
３个，规约的容错可靠性为９８．４３％。

表 ２　分布式规约的容错实验结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

实验编号 运行次数 无法恢复故障数量

１ １００ ２

２ １００ １

３ １００ ０

４ １００ ２

５ １００ ３

６ １００ １

７ １００ ２

５　结　论

规约是并行计算领域最常用的集合通信原语

之一。传统的规约实现在性能优化方面没有考虑

真实环境中的干扰因素，也没有解决规约过程中

出现的节点故障问题。本文针对真实复杂环境，

提出了一种基于任务并行的可适用于复杂环境且

支持容错的分布式高性能规约框架，结合实验得

出以下结论：

１）基于任务并行的设计可有效解决干扰问
题和容错问题。以任务为粒度进行调度，可优先

执行已就绪的任务，慢任务可稍晚执行，但不会影

响其他任务的执行。以任务为粒度进行容错，降

低了容错实现的复杂性。

２）在受控复杂环境中，当数据量在 ４ＭＢ以
上时，分布式规约性能优于 ＭＰＩ规约的性能。在
４种干扰情况下，分布式规约的性能最高分别提升
了５．５９、２．０９、３和５．１５倍；分布式并发规约的性能
最高分别提升了０．７２、２．２１、２．４１和３．２８倍。

３）在真实复杂环境下连续 ７ｄ的测试中，分
布式规约性能均优于ＭＰＩ规约性能，分布式并发规
约性能也均优于 ＭＰＩ并发规约性能。前者性能平
均提升了１．６７倍，后者性能平均提升了２．５５倍。

４）在真实复杂环境中，根据连续 ７ｄ的容错
测试结果可知，分布式规约的容错可靠性可达到

９８％以上。
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ａｎｉｓｍ，ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｃｅｃａｎｂｅｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄｉｎｔａｓｋｓｗｉｔｈｏｕｔｓｔｏｐｐｉｎｇｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ
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舰载机牵引系统路径规划方法

张竞１，吴宇２，屈香菊１，

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．重庆大学 航空航天学院，重庆 ４０００４４）

　　摘　　　要：舰载机在任务繁忙和障碍密集的飞行甲板上运动，为了降低舰载机的能耗
和增加发动机使用寿命，一般由牵引车牵引舰载机运动，舰载机和牵引车构成牵引系统。为了

提高牵引系统出行任务的安全高效性，提出了一种甲板环境下的牵引系统路径规划方法。建

立了路径规划的数学模型，该模型包括牵引系统运动学模型和机动能力约束，任务目标函数和

任务约束模型，以及障碍物规避模型。结合上述模型，基于几何学理论和 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法设计了
最优路径的搜索方法。以尼米兹级航母飞行甲板为例，进行了牵引系统的路径规划和跟踪控

制仿真，结果表明了模型的合理性和方法的有效性。

关　键　词：舰载机；航空母舰；飞行甲板；路径规划；障碍规避
中图分类号：Ｖ３７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１２５０９

　　作为航空母舰的主要装备，舰载机是保持其
海上战场优势的重要武器。舰载机出行与回收的

安全性和高效性是衡量航母作战和综合支援能力

的重要技术指标
［１］
。作为舰载机起降的飞行甲

板，与机场相比是一个相对狭小的起降场地。例

如，作为目前最大的航空母舰，尼米兹级航母的飞

行甲板长３３２．９ｍ，宽７６．８ｍ，相对一般机场小得
多。在飞行甲板上，除了供舰载机起降的弹射装

置和跑道之外，还有舰岛、起降机及停放的舰载

机，可能有多架舰载机同时在飞行甲板上进行出

行准备和着舰后的回收。因此，在飞行甲板上运

动的舰载机，是处在一种任务紧迫和障碍密集的

环境中。为了提高舰载机在该环境下运行的安全

性和高效性，仅靠传统的飞行甲板引导人员目视

引导舰载机调运，已难以满足当代航母的需求。

因此，甲板作业自动化、智能化等一系列问题已经

成为当前的研究热点
［２４］
。

甲板环境下的舰载机路径规划是甲板作业自

动化的关键技术之一。近几年，随着人工智能技

术的发展和航母甲板运作对自动化和智能化的需

求，针对舰载机在飞行甲板上，面对紧迫的任务和

相对密集的任务环境，研究路径规划问题，已经有

些文献开展了相关的研究。分析对该问题研究的

文献，可以概括为２个主要方面：一方面是舰载机
路径规划的建模问题

［５８］
；另一方面是针对模型

的算法设计问题
［５，８１１］

。在算法设计方面，较多的

采用了智能算法，如改进的蚁群算法
［８］
、混沌蜂

群算法、混沌捕食食饵算法［９１０］
和聚类粒子群算

法
［１１］
。这些规划方法为该问题的研究奠定了理

论基础。但是，舰载机在飞行甲板上有 ２种运动
方式

［１２］
：一种是舰载机自主运动，其主要适用于

舰载机起飞之前从初始位置到弹射器的滑行过

程；另一种是由牵引车牵引运动，除起飞之前的滑

行外，舰载机在甲板上的保障、回收等调运一般由

牵引车牵引运动。相对于舰载机自主运动，牵引

运动方式的优势主要有２点：其一，降低在甲板滑
行的能耗，以提高舰载机的续航能力；其二，可避

免航空发动机频繁处于低速工况，以提高发动机

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180516.2020.004.html
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使用寿命。现有的文献主要针对舰载机自主运

动，而由牵引车牵引的舰载机运动系统路径规划

问题鲜有研究。

本文针对由牵引车牵引舰载机运动的路径规

划问题，基于牵引系统的运动特征，考虑飞行甲板

环境，建立路径规划的模型，并利用几何理论和

Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法求解该模型。

１　问题描述

航母飞行甲板环境如图１所示。飞行甲板上
布置有舰岛、升降机、弹射器等装置，同时飞行甲

板上停放着一些等待起飞、回收或补给维修的舰

载机。

着舰跑道上有一个由舰载机和牵引车组成的

牵引系统，其构型如图２所示。
该牵引车需要将该舰载机从初始位置牵引至

目标位置，并在规避所有的障碍物的同时使出行

路径尽可能短。图 １给出了一条可能的出行路
径。针对牵引系统在飞行甲板上的高效出行问题，

本文建立了数学模型并设计了最优路径搜索方法。

图 １　航母飞行甲板示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋ

图 ２　牵引系统示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

２　数学模型

首先需要建立牵引系统、出行任务和障碍物

规避的模型。

２．１　牵引系统模型
牵引系统由牵引车和舰载机组成。其中，牵

引车通过舰载机的前起落架牵引舰载机。牵引系

统模型包括牵引系统运动学模型和机动能力

约束。

牵引系统运动学模型的建立，用到了以下假

设条件：

１）牵引系统为二刚体系统。
２）牵引车与舰载机前起落架固连，牵引车方

向即为舰载机前起落架方向。

３）以舰载机几何中心为参考点进行路径规划。
４）牵引车的后轮用于驱动，前轮用于转向。
图３为牵引系统的几何模型，矩形代表牵引

车，三角形代表舰载机，ＭＮ为牵引车的对称轴
线，ＮＫ为舰载机的对称轴线。

根据假设条件１）和２），牵引系统有４个运动
自由度。根据假设条件３），点 Ｇ为舰载机的几何
中心，在甲板坐标系上的坐标为（ｘ，ｙ）。为 ＮＫ
与 Ｘ轴正方向的夹角，用于表示舰载机在甲板坐
标系中的方向，逆时针为正。α为 ＭＮ与 ＮＫ之间
的夹角，即舰载机前起落架转向角，左偏为正。本

文选择［ｘ，ｙ，，α］作为描述牵引系统运动的 ４个
独立状态参数。

根据假设条件 ４），选择牵引车的后轮驱动速
度 ｖ１和前轮转向角 θ作为牵引系统的控制参数。
其中，θ左偏为正。

则牵引系统的运动特征可用式（１）进行
描述：

ｄＸ
ｄｔ
＝ｆ（Ｘ，Ｕ） （１）

式中：Ｘ＝［ｘ，ｙ，，α］Ｔ和 Ｕ＝［ｖ１，θ］
Ｔ
分别为牵

引系统的状态量和控制量。

利用瞬心法建立牵引系统的运动学模型。如

图３所示，Ｉ１和 Ｉ２分别表示牵引车和舰载机的速
度瞬心，ｖ２和 γ分别为点 Ｇ速度的大小和方向。
则牵引系统的运动模型为

ｘ＝ｖ２ｃｏｓγ
ｙ＝ｖ２ｓｉｎγ
α＝ｖ１（ｔａｎθ／ｌ１－ｓｉｎα／ｌ２）


·

＝ｖ１ｓｉｎα／ｌ













２

（２）

图 ３　牵引系统的几何模型

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｏｆａｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ
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　第 １０期 张竞，等：舰载机牵引系统路径规划方法

ｖ２ ＝ｖ１ ｃｏｓ
２α＋ｓｉｎ２αｌ２３／ｌ槡

２
２

γ＝＋ａｒｃｔａｎ（ｔａｎαｌ３／ｌ２
{

）

（３）

式中：ｌ１、ｌ２和 ｌ３分别为 ＭＮ、ＮＫ和 ＫＧ的长度。
牵引系统的机动能力约束为牵引车转向角和

舰载机前起落架转向角的约束范围。

θ≤ θｍａｘ

α≤ α
{

ｍａｘ

（４）

由式（４）可分别得到牵引车和舰载机几何中
心处的最小转弯半径 Ｒｔ和 Ｒａ：

Ｒｔ＝ｌ１ ｃｏｔ
２ θｍａｘ＋１／槡 ４

Ｒａ ＝ ｌ２２ｃｏｔ
２ α ｍａｘ＋ｌ槡

{ ２
３

（５）

式（４）和式（５）为牵引系统的机动能力约束。
２．２　出行任务模型

航母飞行甲板出行任务要求牵引系统从初始

位置到目标位置的路径尽可能短。出行任务模型

包括任务目标函数和任务约束。

目标函数表示为

Ｊ＝ｍｉｎ∫Ｓｔａｒｔｐｏｉｎｔ
Ｄｅｓｔｉｎａｔｉｏｎ

ｄｌ （６）

式中：ｌ为长度。牵引系统的初始状态均为已
知，即

Ｘ（ｔ０）＝［ｘ０，ｙ０，０，α０］
Ｔ

（７）
式中：ｔ０为出行任务的初始时刻。

任务约束为牵引系统末端位置和方向约束。

其中，牵引系统的位置为其参考点的位置，方向为

该系统中舰载机的方向。即

ｅｘ ＝ ｘｆ－ｘｒｅｆ≤ ｅｘ，ｍａｘ

ｅｙ ＝ ｙｆ－ｙｒｅｆ≤ ｅｙ，ｍａｘ

ｅ ＝ ｆ－ｒｅｆ≤ ｅ，










ｍａｘ

（８）

式中：［ｘｆ，ｙｆ，ｆ］表示牵引系统的末端状态；［ｘｒｅｆ，
ｙｒｅｆ，ｒｅｆ］表示牵引系统的末端参考状态。
２．３　障碍物规避模型

飞行甲板上除了需要完成出行任务的牵引系

统外，还有停放的舰载机。考虑到出行任务的安

全性，需要建立障碍物的规避模型。

利用特征图形来描述牵引系统和障碍物。单

个舰载机可以简化为一个包含自身的最小圆
［６］
。

由于牵引车相对于舰载机较小，当牵引舰载机移

动时，牵引车始终位于舰载机的特征圆之内，则牵

引系统也可以简化为一个特征圆。

当单架舰载机被视为障碍物时，为了避免牵

引系统与单舰载机之间的碰撞，其关系应满足：

Ｏ１Ｏ
→
２ ＞Ｒ１＋Ｒ２ （９）

式中：Ｏ１和 Ｏ２分别为牵引系统和单舰载机对应
特征圆的圆心；Ｒ１和 Ｒ２分别为圆 Ｏ１和圆 Ｏ２的
半径。

如图４所示，以 Ｏ２为圆形，Ｒ１＋Ｒ２为半径，
可得到该舰载机的威胁区域。当 Ｏ１位于该威胁
区域之外时，牵引系统和舰载机之间可避免碰撞。

为了合理地使用甲板空间，停放在飞行甲板

上的舰载机通常被并排摆放，可以简化为一个包

含所有舰载机特征圆的凸包，如图 ５所示。其对
应的威胁区域也可以用扩展的方法得到

［６，１３］
。

由图５易知当执行出行任务的牵引系统的特
征圆圆心位于该威胁区域之外时，则可以避免

碰撞。

图 ４　单舰载机的避障模型

Ｆｉｇ．４　Ｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｍｏｄｅｌｏｆｓｉｎｇｌｅｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

图 ５　多舰载机的避障模型

Ｆｉｇ．５　Ｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｍｏｄｅｌｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

３　最优路径搜索方法

基于第２节数学模型，根据几何理论设计最
优路径的搜索域，在搜索域中得到所有备选路径，

采用 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法分步描述最优路径的求解
过程。

３．１　基于几何理论的路径搜索域
路径规划需要考虑牵引系统的运动学模型和

机动能力约束、任务目标函数和任务约束，以及障

碍物规避。其中，任务约束包括牵引系统的位置

７２１２
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约束和方向约束。

当只考虑任务目标函数和位置约束时，最优

路径即为初始位置到目标位置的直线段。

如图６所示，点 Ａ和点 Ｂ分别为初始位置和
目标位置，且两点处的箭头表示牵引系统的初始

方向和目标方向。

由牵引系统的运动学模型可知，当牵引系统

转弯时，其速度方向与轴线方向不一致。因此为

了满足方向约束，规划路径的最后一段应为直线

段。如图６所示，本文选择沿 Ｂ处箭头相反方向
的一点 Ｂ作为最优路径的一点，则ＢＢ为最优路
径的最后一段。则问题转化为规划点 Ａ到点 Ｂ
的最优路径。

点 Ａ处箭头所在直线为圆 Ａ１和圆 Ａ２的内公
切线，且这２个圆的半径均等于牵引系统的最小
转弯半径。基于牵引系统的机动能力约束，当牵

引系统从点 Ａ处出发时，其不可能进入圆 Ａ１和圆
Ａ２。同理可得到圆 Ｂ１和圆 Ｂ２。由几何理论可
知，点 Ａ到点 Ｂ的最短路径由一段公切线和 ２段
圆弧组成，例如 Ａ—Ｃ—Ｄ—Ｂ即为一条备选路径。

图６中虚线为包含圆 Ａ１、圆 Ａ２、圆 Ｂ１和圆 Ｂ２
的凸包，则所有的备选路径均在该凸包内。该凸

包被称为最优路径的初始搜索域。

当有障碍物与搜索域边界重叠时，则需要对

搜索域进行扩展。

如图７所示，圆 Ｏ表示一个障碍物的威胁区
域，且其与初始搜索域的边界重叠，这必将会导致

一些备选路径失效。因此，选择包含这 ５个圆的
凸包作为新的搜索域。同样的，如果还有其他威

胁区域与新的搜索域边界重叠，则需要重新建立

搜索域直到其边界不再与任何威胁区域重叠。

图 ６　初始搜索域示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｉｔｉａｌｓｅａｒｃｈｚｏｎｅ

３．２　备选路径

最终搜索域如图 ８所示。最终搜索域内有

图 ７　搜索域扩展示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅａｒｃｈｚｏｎｅｅｘｐａｎｓｉｏｎ

图 ８　最终搜索域和备选路径

Ｆｉｇ．８　Ｆｉｎａｌｓｅａｒｃｈｚｏｎｅａｎｄａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅｐａｔｈ

３个威胁区域，其中最大的一个为多舰载机的威
胁区域。为了方便描述，所有圆均被依次标号。

由３．１节可知，所有的备选路径均由公切线
以及连接公切线的圆弧组成。因此，找到搜索域

内所有的公切线，并用式（１０）进行描述：
Ｌｊ＝［Ｏｉ１，Ｄ

ｊ
ｉ１
，Ｑｊｉ１，Ｏｉ２，Ｄ

ｊ
ｉ２
，Ｑｊｉ２，ｌｊ］

　　１≤ ｉ１≤ ｉ２≤ Ｎ；Ｄ
ｊ
ｉ１
，Ｄｊｉ２ ＝±１ （１０）

式中：Ｌｊ为最终搜索域中圆 Ｏｉ１和圆 Ｏｉ２的一条公

切线。Ｄｊｉ１和 Ｄ
ｊ
ｉ２
表示该公切线与 ２个圆之间的方

向关系，如果 Ｄｊｉ１＝１表示当牵引系统沿着 Ｌｊ移动

至圆 Ｏｉ１时，其将绕圆 Ｏｉ１逆时针转动；反之 Ｄ
ｊ
ｉ１
＝

－１表示将顺时针转动。Ｑｊｉ１和 Ｑ
ｊ
ｉ２
为 Ｌｊ的 ２个

端点。ｌｊ为 Ｌｊ的长度。例如，图８中的 Ｌｋ１可以表

示为

Ｌｋ１ ＝［Ｏ３，－１，Ｑ
ｋ２
３，Ｏ４，１，Ｑ

ｋ２
４，ｌｋ２］ （１１）

若一些公切线与威胁区域相交，则认为这些

公切线的长度为无限大。例如，ｌｋ４＝ｌｋ５＝Ｉｎｆ。

３．３　Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法描述
Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法是一种全局最优算法，可求解带

８２１２
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　第 １０期 张竞，等：舰载机牵引系统路径规划方法

权图中任意 ２个路径点之间的最短路径［１４１５］
。

Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法又称双标号法，对带权图中的路径点
赋予２个标号（ｌ（Ｐｉ），ｋｉ），其中 ｌ（Ｐｉ）为从起点
Ｐ１到路径点 Ｐｉ最短路径的长度，ｋｉ为该最短路
径上 Ｐｉ前一个路径点的下标，由此可从终点到
起点进行反向追踪，找到最短路径上的所有路

径点。

令带权图中任意２个路径点之间的初始代价
为 Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，Ｐｊ）≥０。若路径点Ｐｉ和Ｐｊ不相邻，则
有 Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，Ｐｊ）＝Ｉｎｆ；若相邻，则 Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，Ｐｊ）即为
该２个路径点之间的路径长度。在求解最短路径
之前，先给出如下定义：

１）设 ｌ（ｍ）ｉ 为起点 Ｐ１到路径点 Ｐｉ最短路径

的权，若路径点 Ｐｉ获得了标号 ｌ
（ｍ）
ｉ ，则称路径点

Ｐｉ在第 ｍ步获得了永久标号 ｌ
（ｍ）
ｉ 。

２）设 ｌ（ｍ）ｊ 为起点 Ｐ１到路径点 Ｐｊ最短路径

权的上界，若路径点Ｐｊ获得了标号ｌ
（ｍ）
ｊ ，则称路径

点 Ｐｊ在第 ｍ步获得了临时标号 ｌ
（ｍ）
ｊ 。

３）设 Ｆｍ＝｛Ｐｉ Ｐｉ获得永久标号｝为第 ｍ步
通过集。

４）设 Ｅｍ＝Ｐ－Ｆｍ为第 ｍ步未通过集。
Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法流程如下：
步骤１　算法初始化：令 ｍ＝０，Ｐ１获永久标

号 ｌ（０）１ ＝０，Ｐｊ（ｊ≠１）获临时标号 ｌ
（０）
ｊ ＝Ｃｏｓｔ（Ｐ１，

Ｐｊ），Ｆ０＝｛Ｐ１｝，Ｅ０＝Ｐ－｛Ｐ１｝。
步骤２　求解下一个永久标号路径点：

ｌ（ｍ）ｉ ＝ ｍｉｎ
Ｐｊ∈Ｅｍ－１

｛ｌ（ｍ－１）ｉ ｝　　ｍ≥１ （１２）

进而有 Ｆｍ＝Ｆｍ－１∪｛Ｐｉ｝，Ｅｍ＝Ｅｍ－１－｛Ｐｉ｝。
检查 Ｅｍ，若 Ｅｍ ＝则算法结束，否则跳转至
步骤３。

步骤３　修改 Ｅｍ中各路径点的临时标号：

ｌ（ｍ）ｊ ＝ｍｉｎ｛ｌ（ｍ－１）ｊ ，ｌ（ｍ）ｉ ＋Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，Ｐｊ）｝　　ｍ≥１
（１３）

令 ｍ＝ｍ＋１，并跳转至步骤２。
３．４　基于 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法的路径搜索

由 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法可知，首先需要在备选路径
中找到所有路径点，并计算得到所有路径点之间

的初始代价。

选择各个公切线的中点作为路径点。点 Ａ
和点 Ｂ可视为２个圆的内公切线中点，则点 Ａ和
点 Ｂ也是路径点。接下来，将分步描述任意 ２个
路径点之间长度的计算过程。

步骤 １　 找出所有的公切线，并命名为
Ｌｋ（ｋ＝１，２，…，ｎ）。找到公切线中点，并命名为
Ｐｋ（ｋ＝１，２，…，ｎ）。令Ｐ１＝Ａ，Ｐｎ＝Ｂ。令ｉ＝１，

ｊ＝１，并跳转至步骤２。
步骤２　判断 Ｌｉ和 Ｌｊ是否与同一个圆相切。

如果是，找到该公切圆 Ｏｃｏｍ，则跳转至步骤 ３。如
果不是，令Ｐｉ和Ｐｊ之间的初始代价Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，Ｐｊ）＝
Ｉｎｆ，令 ｊ＝ｊ＋１，如果 ｊ＝ｎ＋１则跳转至步骤 ６，否
则跳转至步骤２。例如，Ｃｏｓｔ（Ｐｋ１，Ｐｋ６）＝Ｉｎｆ。

步骤３　判断牵引系统是否能沿着 Ｌｉ移动至

Ｏｃｏｍ并继续移动至 Ｌｊ。如果是，则有 Ｄ
ｉ
ｃｏｍ·Ｄ

ｊ
ｃｏｍ ＝

－１，找到牵引系统沿 Ｏｃｏｍ移动的圆弧 Ａｒｃｃｏｍ，并

跳转至步骤４。如果不是，则有 Ｄｉｃｏｍ·Ｄ
ｊ
ｃｏｍ ＝１，令

Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，Ｐｊ）＝Ｉｎｆ、ｊ＝ｊ＋１，如果 ｊ＝ｎ＋１则跳转

至步骤６，否则跳转至步骤 ２。例如，Ｄｋ３５ ＝－１表
示牵引系统从 Ｌｋ３移动至 Ｏ５后将绕 Ｏ５顺时针转

动，Ｄｋ６５ ＝－１表示只有当牵引系统绕 Ｏ５逆时针
转动时才能从 Ｏ５移动至 Ｌｋ６，则 Ｐｋ３和 Ｐｋ６之间的
初始代价 Ｃｏｓｔ（Ｐｋ３，Ｐｋ６）＝Ｉｎｆ。

步骤 ４　判断 Ａｒｃｃｏｍ是否与威胁区域重叠。
如果不是，则跳转至步骤 ５。如果是，令 Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，
Ｐｊ）＝Ｉｎｆ、ｊ＝ｊ＋１，如果 ｊ＝ｎ＋１则跳转至步骤 ６，
否则跳转至步骤２。例如，Ｃｏｓｔ（Ｐｋ１，Ｐｋ２）＝Ｉｎｆ。

步骤５　首先计算牵引系统从 Ｐｉ移动至 Ｐｊ
需要绕 Ｏｃｏｍ转动的角度。

β（Ｐｉ，Ｐｊ）＝Ｄ
ｉ
ｃｏｍ（ψ（Ｑ

ｊ
ｃｏｍＰ
→
ｊ）－ψ（ＰｉＱ

ｉ→
ｃｏｍ））

　　０≤ ψ（ＱｊｃｏｍＰ
→
ｊ），ψ（ＰｉＱ

ｉ→
ｃｏｍ）＜２π （１４）

式中：ψ（ＱｊｃｏｍＰ
→
ｊ）和 ψ（ＰｉＱ

ｉ→
ｃｏｍ）分别表示向量

ＱｊｃｏｍＰ
→
ｊ和ＰｉＱ

ｉ→
ｃｏｍ在甲板坐标系中与 Ｘ轴之间的夹

角，逆时针为正。进一步修正得

β^（Ｐｉ，Ｐｊ）＝

　　
β（Ｐｉ，Ｐｊ）　　　０≤ β（Ｐｉ，Ｐｊ）＜２π

β（Ｐｉ，Ｐｊ）＋２π －２π≤ β（Ｐｉ，Ｐｊ）＜
{ ０

（１５）

式中：β^（Ｐｉ，Ｐｊ）为牵引系统从 Ｐｉ移动至 Ｐｊ需要绕
Ｏｃｏｍ转动的角度。则 Ｐｉ和 Ｐｊ之间的初始代价为

Ｃｏｓｔ（Ｐｉ，Ｐｊ）＝
ｌｉ＋ｌｊ
２

＋Ｒｃｏｍ β^（Ｐｉ，Ｐｊ） （１６）

式中：Ｒｃｏｍ为圆 Ｏｃｏｍ的半径。令 ｊ＝ｊ＋１，如果 ｊ＝
ｎ＋１则跳转至步骤６，否则跳转至步骤２。

步骤６　令 ｉ＝ｉ＋１。如果 ｉ＜ｎ，则令 ｊ＝ｉ＋１
并跳转至步骤２。如果 ｉ＝ｎ，则停止循环，并得到
了所有路径点之间的初始代价。

根据上述步骤以及 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法，给出了最
优路径的计算流程图，如图９所示。

９２１２
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图 ９　最优路径计算流程图

Ｆｉｇ．９　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈ

４　仿真及分析

为了验证本文规划方法的合理性和有效性，

本节对牵引系统在航母飞行甲板上的出行任务进

行了路径规划，并利用模型预测控制方法（Ｍｏｄｅｌ
ＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＣｏｎｔｒｏｌ，ＭＰＣ［１６１８］）对路径进行了跟踪

控制。

４．１　仿真算例描述
从任务环境、任务要求和牵引系统 ３个方面

描述仿真算例。

任务环境即为航母飞行甲板，如图 １０所示。
图中的５架舰载机均停放在飞行甲板上，其位置
和方向信息如表１所示。

出行任务要求牵引系统从其初始位置运动至

目标位置，满足末端方向约束并规避所有停放在

飞行甲板上的舰载机。牵引系统在甲板坐标系下

的初始位置和方向以及目标位置和方向均标注在

图１０中，末端位置和末端方向的误差允许范围为
ｅｘ，ｍａｘ ＝０．１ｍ

ｅｙ，ｍａｘ ＝０．１ｍ

ｅ，ｍａｘ ＝１
{

°

（１７）

牵引系统的具体参数如表２所示。

图 １０　航母飞行甲板布局

Ｆｉｇ．１０　Ｌａｙｏｕｔｏｆａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋ

表 １　停放在飞行甲板上的舰载机位置及方向

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

ｐａｒｋｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋ

位置／ｍ 方向／（°）

（８２，２３） －９０

（１２０，１２） ６０

（１３４，１２） ６０

（１４８，１２） ６０

（１６２，１２） ６０

表 ２　牵引系统参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

参　数 数　值

θｍａｘ／（°） ６０

α ｍａｘ／（°） ６０

ｌ１／ｍ ３

ｌ２／ｍ ８

ｌ３／ｍ ４

舰载机特征圆半径／ｍ ８

舰载机后起落架间距／ｍ ６

牵引车特征圆半径／ｍ ２．５

ｖ１／（ｍ·ｓ
－１） ３

４．２　仿真结果
仿真结果给出了牵引系统最优路径、跟踪最

优路径的状态响应和控制指令响应。

图１１为牵引系统从初始位置到目标位置的

路径。其中，虚线表示备选路径段，实线为最优路

径。规划路径最后一段（即图６ＢＢ段）的长度为
１２ｍ。

０３１２
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　第 １０期 张竞，等：舰载机牵引系统路径规划方法

由图 １１可以看出牵引系统的最优路径由
４段圆弧与４段直线段组成，体现了规避障碍和
最短路径的任务要求。

牵引系统跟踪最 优 路 径 的 状 态 响 应 如

图１２～图１４所示。
牵引系统跟踪最优路径的控制指令响应如

图１５所示。

图 １１　路径规划结果

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ

图 １２　牵引系统位置

Ｆｉｇ．１２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

图 １３　牵引系统方向角

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

图 １４　舰载机前起落架转向角

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔｅｅｒｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｎｏｓｅｇｅａｒ

图 １５　控制指令（牵引车转向角）

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄ（ｓｔｅｅｒｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｔｒａｃｔｏｒ）

４．３　结果分析
本文通过分析牵引系统状态响应和控制指令

响应，来验证模型的合理性，通过分析出行任务的

完成效果，说明方法的有效性。

牵引系统状态响应和控制指令响应的仿真结

果中（见图１２～图１５）标注了４个阶段，在这４个
阶段中，牵引车转向角、舰载机前起落架转向角以

及牵引系统方向发生了明显的变化。这是由于牵

引系统在这４个阶段中作转弯运动，其中阶段Ⅰ、
Ⅲ、Ⅳ对应右转弯，阶段Ⅱ对应左转弯。表３描述
了各个运动阶段，可以看出，仿真结果体现了各阶

段对应的牵引系统运动特征和任务要求。

以阶段Ⅰ为例，牵引系统作右转弯运动（见
图１１），因此其方位角逐渐变小（见图 １３）。为了
使牵引系统右转弯，其前起落架转向角需要右偏

（见图１４），对应的牵引车转向角也需要右偏（见
图１５）。当牵引系统结束右转弯运动进入直线运
动时，牵引车转向角会小幅左偏并最终收敛至零

（见图１５）。这是因为相对于牵引车转向角，舰载
机前起落架转向角和牵引系统方向具有滞后性。

综上所述，牵引系统跟踪最优路径的状态响应和

控制指令响应验证了模型的合理性。

从出行任务的完成效果来看，牵引系统的末

端位置为（ｘｆ，ｙｆ）＝（２０６．９２，３５．００）ｍ，末端方向
为 ｆ＝０．２０°，满足末端位置和方向的任务要求。
整个路径跟踪过程中牵引系统的最大跟踪误差为

７．１６×１０－４ｍ，表明牵引系统能有效规避所有障
碍物。另外，由图 １４和图 １５可以看出牵引系统
在出行过程中满足其机动能力约束。由此，验证

了方法的有效性。

表 ３　仿真结果描述

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

阶　段 牵引系统运动

Ⅰ 调整初始方向

Ⅰ 规避单体障碍

Ⅲ 规避多体障碍

Ⅳ 调整末端方向

１３１２
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５　结　论

针对舰载机在飞行甲板上由牵引车牵引的运

动特征，提出了甲板环境下舰载机牵引系统的路

径规划方法。

１）建立了舰载机牵引系统的路径规划模型，
该模型体现了牵引系统的运动学特性和机动能力

约束、任务要求和任务约束、以及障碍物特征。

２）针对该模型，基于几何理论和 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算
法设计了规划方法。仿真结果表明牵引系统能够

对规划路径进行准确的跟踪，能有效规避所有障

碍物，并满足任务要求和机动能力约束。
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ｆｕｎｃｔｉｏｎｍａｘｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，２０１４，

１４５（１２）：１６３１７７．

［１５］ＧＵＮＫＥＬＣ，ＳＴＥＰＰＥＲＡ，ＭＵＬＬＥＲＡＣ，ｅｔａｌ．Ｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｄｅ

ｔｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈＤｉｊｋｓｔｒａ’ｓｓｈｏｒｔｅｓｔｐａｔｈａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＭａｃｈｉｎｅＶｉ

ｓｉｏｎａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１２，２３（３）：５８９６０１．

［１６］ＱＩＮＳＪ，ＢＡＤＧＷＥＬＬＴＡ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｆｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｒａｃｔｉｃｅ，２００３，

１１（７）：７３３７６４．

［１７］ＭＡＹＮＥＤＱ，ＲＡＷＬＩＮＧＳＪＢ，ＲＡＯＣＶ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ

ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ：Ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｏｐｔｉｍａｌｉｔｙ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉ

ｃａ，２０００，３６（６）：７８９８１４．

［１８］ ＫＯＵＲＯＳ，ＣＯＲＴＥＳＰ，ＶＡＲＧＡＳＲ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ

ｃｏｎｔｒｏｌＡｓｉｍｐｌｅａｎｄｐｏｗｅｒｆｕｌｍｅｔｈｏｄｔｏｃｏｎｔｒｏｌｐｏｗｅｒｃｏｎｖｅｒｔ
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　第 １０期 张竞，等：舰载机牵引系统路径规划方法

Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｎｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ
ＺＨＡＮＧＪｉｎｇ１，ＷＵＹｕ２，ＱＵＸｉａｎｇｊｕ１，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｃｈｏｎｇｑｉｎｇ４０００４４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｍｏｖｅｓｏｎａｃａｒｒｉｅｒｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋｗｈｉｃｈｈａｓｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈｅａｖｙｗｏｒｋ
ｌｏａｄｓａｎｄｍｕｌｔｉｐｌｅｏｂｓｔａｃｌｅｓ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｒｅｄｕｃｅｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｓｅｒｖｉｃｅ
ｌｉｆｅｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅ，ｔｈｅｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｉｓｕｓｕａｌｌｙｄｒａｇｇｅｄｂｙａｔｒａｃｔｏｒｏｎｔｈｅｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋ，ａｎｄｂｏｔｈｏｆ
ｔｈｅｍｆｏｒｍａｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｍａｋｅｔｈｅｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｃａｎｓａｆｅｌｙａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙｃｏｍｐｌｅｔｅｔｒａｖｅｌ
ｍｉｓｓｉｏｎｓ，ａｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｔｈｅｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｎｔｈｅｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋ．Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｍｏｄｅｌｓ
ｏｆｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｎｃｌｕｄｅｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｍｏｄｅｌｓａｎｄｍａｎｅｕｖｅｒａｂｉｌｉｔｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｔｈｅｔｒａｃ
ｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ａｍｉｓｓｉｏｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｍｉｓｓｉｏｎｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｍｏｄｅｌｓ，ａｎｄｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｍｏｄｅｌｓ．Ａｃ
ｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅａｂｏｖｅｍｏｄｅｌｓ，ａｍｅｔｈｏｄｔｏｓｅａｒｃｈｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｇｅｏｍｅｔｒｙｔｈｅｏｒｙａｎｄＤｉ
ｊｋｓｔｒａ’ｓａｌｇｏｒｉｔｈｍ．ＴａｋｉｎｇａＮｉｍｉｔｚｃｌａｓｓｃａｒｒｉｅｒａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ａｐａｔｈｏｆｔｈｅｔｒａｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｎｔｈｅｆｌｉｇｈｔ
ｄｅｃｋｉｓｐｌａｎｎｅｄａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｒｅａｓｏｎａｂｉｌｉｔｙｏｆ
ｔｈｅｍｏｄｅｌｓａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ；ａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒ；ｆｌｉｇｈｔｄｅｃｋ；ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ；ｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５２１０９：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１６．２０２０．００４．ｈｔｍｌ

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

３３１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１７１２２５；录用日期：２０１８０３２３；网络出版时间：２０１８０４１６１４：２２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１３．１７４７．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１４７２０２８，１１７２１２０２）；空气动力学国家重点实验室开放基金 （ＳＫＬＡ２０１６０１０１）；航空科学基金

（２０１６ＺＡ５１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｙａｎｋｕｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：齐中阳，王延奎，曹鹏．钝头旋成体背涡迎角效应的分区性态［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：２１３４２１４０．
ＱＩＺＹ，ＷＡＮＧＹＫ，ＣＡＯＰ．Ｚｏｎａｌｂｅｈａｖｉｏｒｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｅｆｆｅｃｔｓｏｎｖｏｒｔｉｃｅｓｏｖｅｒｂｌｕｎｔｓｌｅｎｄｅｒｂｏｄｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２１３４２１４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７９８

钝头旋成体背涡迎角效应的分区性态

齐中阳１，２，王延奎１，２，，曹鹏３

（１．空气动力学国家重点实验室，绵阳 ６２１０００；　２．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；

３．上海航天控制技术研究所，上海 ２００２３３）

　　摘　　　要：为了实现空空导弹的高机动性，基于模型后体直径 Ｄ以及试验风速的雷诺
数 ＲｅＤ＝１．５４×１０

５，通过风洞测力和测压试验对钝头旋成体背涡流动特性随迎角的演化形式

进行了研究。根据对模型不同迎角下所受侧向力、截面压力分布以及截面侧向力系数随时间

波动情况的分析，确定了不同迎角下的钝头旋成体背涡流动形式。以此划分了４个迎角分区：
附着流动区（α≤１０°）、对称涡流动区（１０°＜α≤２０°）、定常非对称流动区（２０°＜α≤５０°）和非
定常非对称流动区（α＞５０°）。对各迎角分区的背涡流动特性进行了详细讨论。

关　键　词：钝头旋成体；背涡结构；迎角效应；非对称流动；大迎角空气动力学
中图分类号：Ｖ２２１．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１３４０７

　　近距格斗空空导弹因为其自身优异的净空能
力在当代空战中具有至关重要的作用

［１２］
。然而

随着战斗机的机动性能的不断提升，空空导弹想

要提高命中率，也必须提升自身的机动性能。这

就要求导弹能够在不同的迎角下飞行，并具有不

同迎角状态下的良好的气动力特性。但大量研究

表明，作为空空导弹基本机身形式的旋成体模型，

其在不同的迎角下展现出不同的背涡流动现象。

尤其在大迎角（α≥２０°）状态下，其背涡流动呈现
复杂的非对称性并诱导出作用在模型上的侧向

力，使导弹发生偏航，导致任务失败。同时旋成体

模型因为加工误差等原因导致的头部存在微小不

可见的不对称性
［３４］
，导致其大迎角状态下的非

对称背涡还存在不确定的特点
［５］
，使得其背涡流

动特性的研究更加困难。对此国内外针对不同迎

角下旋成体背涡结构的特征开展了广泛的研究。

Ｄｅｎｇ等［６］
通过在旋成体模型头部设置人工微扰

动成功地消除了大迎角状态下的非对称流动的不

确定性。Ｑｉ等［７９］
在钝头旋成体头部设置人工扰

动也消除了非对称流动的不确定性，使得在确定

背涡结构下研究不同迎角的背涡流动特性成为可

能。对于不同迎角状态旋成体背涡流动的研究，

Ｒｅｄｉｎｇ和 Ｅｒｉｃｓｓｏｎ［１０］针对尖头旋成体模型开展了
研究，确定了迎角影响了旋成体表面轴向流动分

量和周向流动分量对流型控制作用相对重要性进

而影响旋成体的背涡流动结构。在迎角区间０°≤
α≤αＳＶ（αＳＶ为对称涡起始迎角），轴向流动分量起
主要控制作用，近壁面流动呈现附着状态，壁面不

发生流动分离；在迎角区间 αＳＶ≤α≤αＡＶ（αＡＶ为
非对称流动的起始迎角），边界层以后掠方向流

向背风侧，在背风侧卷起一对对称的背涡；在迎角

区间 αＡＶ≤α≤αＵＶ（αＵＶ为非定常流动的起始迎
角），横向流动分量控制作用增加，对称背涡流动

转为非对称状态，同时诱导出零侧滑下的侧向力；

最后，在极大迎角区间 αＵＶ≤α≤９０°，横向流动成
为绕流中完全控制的流动，流场进入非定常流动

lenovo
全文下载
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　第 １０期 齐中阳，等：钝头旋成体背涡迎角效应的分区性态

状态，从而使绕流流型和二维圆柱的卡门涡街绕

流的脱落现象相类似。其中，大量研究
［１０１３］

表

明，αＡＶ ＝２０°～３０°，αＵＶ ＝５０°～６０°，且此迎角下
诱导的侧向力达到最大值。但这一分区主要针对

的是尖头旋成体模型，并且对各迎角分区内流动

的特征并没有进行详细的刻画，而近距格斗空空

导弹为满足气动防热、高机动性和大过载能力等

综合需求，普遍采用钝头旋成体机身。研究表

明
［１４］
，钝头旋成体和尖头旋成体大迎角下展现了

不同的分离形式，因此关于钝头旋成体背涡流动

的迎角效应还需要进一步研究。

本文结合风洞试验在雷诺数 ＲｅＤ ＝１．５４×

１０５条件下，研究钝头旋成体背涡流场结构随迎
角的演化规律，并根据其侧向力及流场结构特征

进行迎角分区，确定各迎角分区下模型的背涡流

动特征。

１　研究方法
１．１　物理模型

试验模型如图１所示，由３部分组成，分别为
球头、锥面过渡段和等值段。其中等直段直径

Ｄ＝１００ｍｍ；球头半径为 ４１．２ｍｍ＝０．４１２Ｄ，轴向
长度为０．３２Ｄ；等直段和球头部分由锥面相连，锥
面角为１８°，轴向长度为０．５７８９Ｄ。模型总长 Ｘ＝
１２３０ｍｍ＝１２．３Ｄ，其头部钝度（球头直径／等直段
直径）Ｂ＝８０％。模型迎角定义为来流风速方向
与模型轴线的夹角。坐标系定义钝头顶点为坐标

原点，模型轴线为 ｘ轴，垂线为 ｚ轴，法向定义为
ｙ轴（见图１）。

因为旋成体大迎角状态下具有“滚转角效

应”
［５］
，即模型不同滚转角状态下，其背涡结构具

有不确定性，其诱导的作用在模型上的侧向力的

大小和方向不确定。因此需要在模型头部设置人

工扰动以得到确定的流场结构，进而获得确定的

模型气动力
［１５］
。人工扰动在头部位置通过子午

角 γ和周向角 θ确定，其中子午角 γ定义为扰动
所在位置的半径 线 与 模 型 轴 线 的 夹 角 （见

图１（ａ）），周向角 θ定义为扰动所在位置的截面
半径线与 ｚ轴正向的夹角（见图１（ｂ））。

１．２　风洞试验

试验在北京航空航天大学 Ｄ４风洞中完成。
Ｄ４风洞为低湍流度回流式低速风洞，来流湍流度
小于０．８％。本文在开口试验段中进行，试验段
长度为２．５ｍ，截面呈１．５ｍ×１．５ｍ方形。此外，
试验设定基于钝头旋成体等直段直径 Ｄ的雷诺数
为 ＲｅＤ＝１．５４×１０

５
。图 ２为钝头旋成体模型在风

洞中的安装情况，通过迎角机构安装在风洞的开口

试验段，其中迎角机构的调控范围为０°～７０°。
测力试验通过 ６分量测力天平完成，天平的

不确定度小于０．３％。响应数据采集系统包含 ＮＩ
公司的 ＳＣＸＩ１０００型低噪机箱、ＳＣＸＩ１１２５８型通
道隔离放大器、ＳＣＸＩ１３２７型前置接线盒以及安
装在工控机内部的 ＰＣＩ６１４３１６位 ８通道多功能
数据采集卡。本文测力试验的输出信号采样频率

为２．５ｋＨｚ，采样时间为１２ｓ。
测压试验通过美国 ＰＳＩ公司生产的 ＤＴＣ压力

扫描系统进行采集，ＤＴＣＩｎｉｔｉｕｍ主机连接４个ＥＳＰ
６４ＨＤ类型的 ＥＳＰ传感器，量程为 ±１ＰＳＩ（１ＰＳＩ＝
６８９４．７５７Ｐａ）。本文测压试验的采样频率设置为
５０Ｈｚ，采样时间为１２ｓ。

图 １　模型与人工扰动

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌａｎｄａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

５３１２
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图 ２　模型在风洞中的安装

Ｆｉｇ．２　Ｍｏｄｅｌｓｅｔｕｐｉｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

１．３　试验误差分析
本文测压试验使用４个６４通道压力扫描阀，

数据结果为多点等精度测量，试验误差通过多点

等精度测量的误差计算公式获得。

设每个测量点 ｉ，测量次数 ｊ，设第 ｉ个测量点
的第 ｊ次测量值为 ｘｉｊ，则基于等精度的测量平均
值计算式为

ｘｉ＝
１
ｎ∑

ｎ

ｊ＝１
ｘｉｊ （１）

每个测压点的标准偏差计算式为

σｉ [＝ １
ｎ－１∑

ｎ

ｊ＝１
（ｘｉｊ－ｘｉ） ]２

１
２

（２）

若认为各测压点的误差之间相互独立，互不

干扰，则总标准偏差合成公式为

σ (＝ １
ｋ∑

ｋ

ｉ＝１
σ２ )ｉ

１
２

（３）

则总标准偏差计算式为

σｉ ＝
∑
ｋ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
（ｘｉｊ－ｘｉ）

２

ｋ（ｎ－１







）

１
２

（４）

式中：ｋ为测压点总数；ｎ为重复测量的次数。
本文测压试验中重复测量次数 ｎ＝７，９个截

面，每个截面２４个测压点，共２１６个测压点，相对
误差为０．７６４％。

２　结果与分析

２．１　迎角效应的侧向力性态分区
图３为通过天平测力试验得到的钝头细长旋

成体侧向力系数随迎角的演化曲线，其中整机侧

向力系数为

ＣＹ ＝ＦＹ／（０．５ρＡＶ
２
∞） （５）

式中：ＦＹ为沿 ｙ轴方向的整机侧向力；Ａ为钝头

图 ３　侧向力系数随迎角的演化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

细长旋成体的横截面面积；ρ为流体密度；Ｖ∞为试
验风速。

为了得到固定的大迎角下的非对称背涡流场

结构
［１５］
，在模型头部 γ＝１０°和 θ＝９０°设置一个

直径 ｄ＝０．００８Ｄ的人工扰动颗粒。从图 ３可以
看出，当迎角 α＜１５°时侧向力系数几乎为零，可
以推测该迎角区域为对称流动区；在迎角 α＝２０°
时侧向力为极小的非零值，且在迎角区间 ２０°＜
α≤５０°侧向力系数数值随迎角的增加而增加，可
以推测钝头细长旋成体背涡的非对称性随着迎角

的增加而增大，进而诱导了更大的侧向力，在迎角

区间５０°＜α＜５５°时，随着迎角的增加，侧向力系
数减小，但不为零，模型背涡流场也为非对称流

动。定义该迎角区域２０°＜α＜５５°为非对称流动
区。根据图３所示的侧向力系数随迎角的变化曲
线，迎角区间可分为 ２个分区：对称流动区 α≤
２０°和非对称流动区２０°＜α≤５５°。
２．２　迎角效应的流场结构性态分区

为了研究钝头旋成体背涡结构随迎角的演

化，通过测压试验得到的不同迎角下截面侧向力

系数沿旋成体轴向 ｘ／Ｄ的演化曲线如图 ４所示。
截面侧向力系数为

Ｃｙ ＝∑
２４

ｉ＝１
ｐ（ｉ）／（０．５ρＶ２∞） （６）

式中：ｐ（ｉ）为截面相应点的静态压力值。人工扰
动同样设置在模型头部位置 γ＝１０°和 θ＝９０°。
对于对称迎角区域（α≤２０°），截面侧向力系数沿
轴向在Ｃｙ＝０附近发展，该迎角区域内的流动呈
对称状态，不会诱导出侧向力。对于非对称迎角

区域（２０°＜α≤５５°），所有迎角下的截面侧向力
系数沿轴向 ｘ／Ｄ的演化曲线都为类正弦的曲线。
从图４可以看出，迎角 α＝２５°和 α＝３０°时的截面
侧向力系数沿轴向 ｘ／Ｄ的演化曲线与其他迎角
的演化规律不同，截面侧向力方向不一致，可以推

测出在迎角非对称流动区的初始区 ２０°＜α＜

６３１２
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　第 １０期 齐中阳，等：钝头旋成体背涡迎角效应的分区性态

３０°，人工扰动对流场结构的主控作用［１５］
还没起

作用。当迎角 ３０°＜α≤５５°，随着迎角的增加，最
大截面侧向力（第一个峰值）的发生位置不断前

移，说明侧向力的非对称性随着迎角增大而更快

得到发展。

针对发生对称流动的迎角区域，图 ５为极小
迎角（α＝５°）情况下的不同截面的压力分布曲
线，其中压力系数为

Ｃｐ ＝ｐ（θｓ）／（０．５ρＡＶ
２
∞） （７）

式中：ｐ（θｓ）为对于位置 θｓ的静态压强。对于截
面ｘ／Ｄ＝０．５而言，其迎风侧母线θｓ＝０°处压力最
大，背风侧母线 θｓ＝１８０°压力最小，处于负压区，
且压力分布曲线无吸力峰，即无涡系结构产生，流

动为附着壁面流动。其他截面的压力分布曲线演

化相同，且无吸力峰，即流动沿模型轴向是完全附

着流动，进一步证明了迎角 α＝５°时，钝头细长旋
成体的流动形式为附着流动。

图６为迎角 α＝１０°和 α＝２０°时不同截面的
压力分布曲线。发现在周向位置 θｓ＝９０°和θｓ＝
２７０°处，各截面的压力分布曲线均为波谷，说明

图４　不同迎角的截面侧向力系数随模型轴向 ｘ／Ｄ的演化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｅｃｔｉｏｎａｌｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ｍｏｄｅｌａｘｉａｌｘ／Ｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

图 ５　α＝５°时各截面压力分布曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓａｔα＝５°

图 ６　α＝１０°和 α＝２０°时各截面压力分布曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓａｔα＝１０°ａｎｄα＝２０°

此时周向位置 θｓ＝９０°和 θｓ＝２７０°的表面流速相
对于其他周向位置较大，表明周向流动速度分量

增加。在图 ６（ａ）中，各截面的压力分布曲线演
化形式几乎相同，仅在 ｘ／Ｄ＝７截面的周向位置
θｓ＝１５０°和 θｓ＝２１０°出现了压力降现象，但压力
减小幅度很弱，说明流动沿模型轴向从前向后发

展，发展到截面 ｘ／Ｄ＝７才形成极小的对称涡结
构，整个流动还是以附着流动为主。可以推测迎

角 α＝１０°为流动结构从附着流动向对称背涡流
动转换的临界迎角。而对于图 ６（ｂ）迎角 α＝２０°
情况，在 ｘ／Ｄ＝２．３截面的周向位置 θｓ＝１５０°和
θｓ＝２１０°处已经存在压力降现象，说明这 ２个位
置各出现了一个较弱的涡结构。随着流动沿模型

轴向向下游发展，该对涡结构不断增强，至截面

ｘ／Ｄ＝７时，在周向位置 θｓ＝１５０°和 θｓ＝２１０°处已
经出现了明显的吸力峰现象。同时各截面

（ｘ／Ｄ＝１～７）的压力分布曲线均关于 θｓ＝１８０°位
置对称，说明生成的对涡结构一直沿着模型轴向

方向向下游对称发展，因此在对称流动区的迎角

α＝２０°时，钝头细长旋成体的流动形式为对称背
涡流动。综上所示，对称流动区 α≤２０°可以进一
步进行分区，即附着流动区（α≤１０°）和对称涡流

７３１２
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动区（１０°＜α≤２０°）。
图７为非对称流动区中侧向力增加区在迎角

α＝４０°和侧向力减小区的迎角 α＝５５°（参考
图３）下，模型各截面的压力分布曲线。比较迎角

α＝２０°（图６（ｂ）），图 ７（ａ）迎角 α＝４０°情况下的
截面压力分布曲线的周向位置 θｓ＝９０°和 θｓ＝
２７０°的负压更大，说明此时周向位置 θｓ＝９０°和

θｓ＝２７０°的表面流速更大，其速度的周向分量明
显增加而轴向流速减小，更大的周向流动速度导

致了更大的负压值。在 ｘ／Ｄ＝１截面的周向位置

θｓ＝１５０°和 θｓ＝２１０°处都存在压力降现象，为２个
小的吸力峰，说明这两个位置各出现了一个涡结

构。但截面 ｘ／Ｄ＝１的压力分布曲线已经出现了
关于 θｓ＝１８０°的非对称现象，说明钝头细长旋成
体大迎角下背涡流动的非对称性从模型头部开始

已将产生。而图４中第一个峰值出现的截面位置
为２涡结构向 ３涡结构转换的位置［１５］

，因此在截

面 ｘ／Ｄ＝３时，２涡结构的特征（再附峰）基本消
失，背涡流动从２涡结构进入３涡结构，之后沿轴
向的发展依次进入 ４涡结构、５涡结构等。为了
分析图 ３在迎角区间 α＞５０°时侧向力系数随迎
角的增大而减小的原因，得出迎角 α＝５５°情况下
的各截面压力分布曲线如图７（ｂ）所示。截面

图 ７　α＝４０°和 α＝５５°时各截面压力分布曲线

Ｆｉｇ．７　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓａｔα＝４０°ａｎｄα＝５５°

ｘ／Ｄ＝１的压力分布曲线已经出现了关于 θｓ＝
１８０°的完全非对称现象，且２涡结构的特征（再附
峰）在截面 ｘ／Ｄ＝２．３时已经基本消失，说明钝头
细长旋成体超大迎角（α＞５０°）下背涡流动的非
对称性从模型头部开始已将产生且发展迅速。然

后背涡流动结构快速进入多涡系区，根据多涡系

背涡结构对壁面综合作用产生侧向力的特点
［１１］

可知多涡系作用的截面的压力分布的非对称性减

弱，导致截面侧向力减小，所以在超大迎角状态

时，流动沿轴向发展提前进入多涡系结构，侧向力

减小。

２．３　迎角效应的流场稳定性态分区
图８为截面 ｘ／Ｄ＝３的瞬时截面侧向力系数

的均方根值 Ｃｙｒｍｓ随迎角的演化曲线。当迎角 α≤
２０°时，其均方根值均为零，证明了该迎角区域的
钝头细长旋成体背涡流动为定常流动形式。当迎

角２０°＜α≤５０°时，随着迎角的增大，均方根值缓
慢增加，但当迎角 α＞５０°时，均方根值则随着迎
角的增加而迅速增加，说明流动的波动性在迎角

α＞５０°时迅速增大，流动进入了非定常流动状态。
为了进一步研究迎角对钝头细长旋成体背涡

流动的影响，得出截面 ｘ／Ｄ＝３在不同迎角的瞬
时截面侧向力系数随时间变化曲线如图 ９所示，
其中扰动位置为 θ＝９０°，γ＝１０°。从图９可以发
现当迎角 α≤２０°时，其截面侧向力随时间演化的
曲线为直线型，说明迎角 α≤２０°（迎角对称流动
区）时，钝头细长旋成体背涡流动为定常流动形

式。当迎角 α＞２０°（迎角非对称流动区）时，随着
迎角的增大，截面侧向力随时间演化的振幅不断

增大，说明流动稳定性不断减小。当迎角 α≤
５０°，瞬时截面侧向力系数 Ｃｙ均在某一固定值上
下波动，流动近似为定常流动，但当迎角α＞５０°
时，如图９所示α＝５５°时，瞬时截面侧向力Ｃｙ的

图 ８　截面侧向力系数均方根值随迎角的演化

Ｆｉｇ．８　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＲＭＳｏｆｓｅｃｔｉｏｎａｌｓｉｄｅｆｏｒｃｅ

ｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ
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图 ９　不同迎角的瞬时截面侧向力系数随时间变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｅｃｔｉｏｎａｌｓｉｄｅｆｏｒｃｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋｗｉｔｈｔｉｍｅ

波动振幅较大，甚至瞬时侧向力的方向发生了改

变，说明此迎角下流动已经进入了完全的非定常

流动状态，根据 Ｒｅｄｉｎｇ和 Ｅｒｉｃｓｓｏｎ［１０］的研究结
果，可以推测出当迎角 α＞５０°时流动的非定常性
随着钝头细长旋成体迎角的增加不断增加，直至

α＝９０°，背涡结构为类似二维圆柱扰流的非定常
卡门涡街流型。因此迎角非对称背涡区根据流动

形式的不同，可以进一步划分为定常非对称流动区

（２０°＜α≤５０°）和非定常非对称流动区（α＞５０°）。

３　结　论

针对钝头旋成体模型进行了迎角效应的研

究，通过侧向力、流场结构以及流场稳定性将迎角

分为４个区间，并对各区间特点进行了详细分析。
１）附着流动区（α≤１０°）：来流附着模型表

面沿轴向演化，不予壁面发生分离。

２）对称涡流动区（１０°＜α≤２０°）：流动从模
型两侧发生对称分离，两边卷起对称涡结构，并且

对称涡结构沿模型轴向对称发展。

３）定常非对称流动区（２０°＜α≤５０°）：流动
从模型头部开始发生非对称分离，卷起稳定的非

对称涡，形成定常非对称流动。

４）非定常非对称流动区（α＞５０°）：模型非
对称背涡流动为非定常状态，会发生左右高低涡

的切换。
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基于星下点机动的再入飞行器离轨规划

史树峰，师鹏，赵育善

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对约束再入点地理位置的再入飞行器离轨问题，提出了一种基于星下点
机动的离轨规划方法。再入飞行器的离轨轨道设计受到飞行器当前轨道状态和再入点参数的

约束。首先，基于轨道飞行原理，建立了一般椭圆轨道冲量模型下离轨制动参数和再入点参数

的关系，分析了最优离轨的推力施加原则；其次，在考虑地球自转的前提下，提出了直接离轨必

要条件，针对约束再入点经纬度的问题，完善了利用非线性规划优化方法确定有限推力模型下

离轨点位置的策略，同时给出了符合燃料最优目标的离轨制动参数；最后，探讨了一般情况下

初始轨道不满足直接离轨必要条件时，为满足星下点约束而进行的轨道机动施加策略。

关　键　词：再入飞行器；最优离轨；有限推力；非线性规划；星下点机动
中图分类号：Ｖ４１２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１４１０８

　　天基全球作战能力是未来航天军事发展的一
大方向，受到世界航天强国的普遍重视。此类研

究一般以美国提出的通用航空飞行器（ＣＡＶ）概
念为蓝本，重点突出从轨道或亚轨道高度再入大

气层对地面目标进行定点打击的能力。ＣＡＶ的
待命轨道高度一般在４００～５００ｋｍ，当攻击任务触
发时，飞行器脱离待命平台并启动离轨模块，通过

轨道制动脱离原轨道进入返回地球大气层的下降

轨道，进而穿过大气层抵达地面目标
［１３］
。

再入飞行器离轨过渡轨道的相关研究中，陈

洪波和杨涤
［４］
分析了离轨推力对下降轨道再入

角的影响；高浩等
［５］
解决的主要是拦截时间限制

下离轨过渡轨道的优化算法；笔者
［６］
对离轨过渡

段轨道特性进行了分析，提出了离轨参数的规划

方法。现有研究着重于离轨过程的性能，缺少对

再入点位置精度的考虑。虽然对于具有大气层内

机动能力的飞行器来说，其最终飞行落点并不严

格受制于再入点位置精度，但精确的再入点参数

控制能够有效地增强落点覆盖准确度，减少飞行

器待机时间，从而增加任务可靠性。因此本文强

化了对再入点位置精度的约束，在飞行器燃料允

许的前提下，如果飞行器在当前轨道状态不能准

确离轨到预定再入点地理位置，则考虑依据其星

下点轨迹进行预先的轨道调整，从而实现再入任

务的精确实施。关于星下点轨迹的研究多侧重于

遥感卫星的回归轨道或星下点保持
［７９］
，针对特

定地理位置目标的星下点机动研究则较少。研究

针对目标星下点轨迹所需的轨道机动，大多利用

经验公式
［１０］
、霍曼变轨

［１１１２］
或小推力变轨控

制
［１３］
等传统方法给出控制参数，本文结合离轨

任务实际情况，提出单脉冲实现的星下点机动

方法。

本文研究对象为再入飞行器从潜伏轨道转移

到大气层上界（高度为 １２０ｋｍ）的再入点之间的
离轨段和过渡段轨道，通过对再入飞行器的离轨

制动时机和离轨控制参数的规划，实现指定再入

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180511.1002.003.html
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点位置的飞行器离轨任务。

首先，对再入飞行器离轨任务特性进行分析，

提出了以星下点轨迹为参考对象的直接离轨必要

条件；然后，对于满足直接离轨必要条件的情况，

完善了固定有限推力模式下最优离轨关键参数的

确定方法；最后，针对不满足直接离轨必要条件的

离轨任务，提出能使轨道参数符合离轨条件的单

脉冲星下点机动方法。

１　离轨制动冲量模型

再入飞行器从离开原停泊轨道返回地球大气

层到最终着陆于地球表面的过程可分成 ４段，即
离轨段、过渡段、再入段和着陆段

［１４］
，其中前 ２段

在大气层外，是本文的主要研究对象。

图１具体展示了再入飞行器的离轨再入示意
图。再入飞行器于原轨道 ε１上以速度 ｖ１飞行，
在离轨点 Ｄ处离轨任务触发对飞行器施加制动
速度 Δｖ，使飞行器的速度变为 ｖ２，从原来的轨道
进入椭圆过渡段轨道 ε２上，过渡段轨道与大气层
上界（默认为１２０ｋｍ高度）的交点为飞行器再入
点 Ｅ，此处飞行器有 ２个特征参数再入速度 ｖｅ和
再入角 ｅ，之后飞行器进入再入段轨道。再入点
Ｅ的位置及其２个特征参数对飞行器返回任务能
否成功起到决定性影响

［１５］
。飞行器离轨任务设

计的一般内容即为已知初始轨道 ε１及再入点 Ｅ
的位置和特征参数，再根据其他限制条件，计算离

轨点 Ｄ的位置及相应的制动速度 Δｖ。
本文研究对象中离轨段轨道有制动推力，过

渡段轨道是无动力滑行轨道。图 １中 Ｏ表示地
心，１和 ２分别为制动时刻前后飞行器速度相
对于当地水平方向的角度。

图 １　离轨再入过程示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｅｏｒｂｉｔａｎｄｒｅｅｎｔｒｙｐｒｏｃｅｓｓ

在再入飞行器离轨规划任务中，初始轨道一

般为近地近圆停泊轨道，再入点特征参数一般由

具体飞行器在大气层内飞行所需的气动条件预先

限定。粗略评估计算中会使用无旋转地球模型，

计算结果中只能体现离轨过渡轨道与再入点之间

的几何关系；实际在任务中由于涉及了再入点的

经纬度位置，需要考虑地球旋转因素进行计算。

本文再入飞行器离轨制动规划的任务可以描述

成：已知飞行器当前飞行参数，为使飞行器变轨到

达指定的再入点经纬度并满足任务要求的再入点

特征参数和最优性能指标，规划计算制动点位置

和制动推力参数。

离轨过渡轨道与再入点参数间的几何关系可

以使用无旋转地球模型和冲量式制动方式建立。

一般的椭圆潜伏轨道制动的制动点与再入点关系

如图２所示，制动角φ为制动速度Δｖ与初始速度
ｖ１的夹角，且以向下为负值。ｒ１为制动点原轨道
地心距，ｒ２为制动后地心距，ｒｅ为再入点地心距，在
冲量假设下制动过程瞬间完成，所以有 ｒ１＝ｒ２。

文献［６］建立了冲量假设下圆轨道下制动速
度参数与再入点参数之间的关系，并推导了最小

冲量条件下制动角的计算方法，得到在一般情况

下的制动任务中制动发动机的最佳推力方向应在

圆轨道运动的反方向。本文任务内容涉及初始轨

道为椭圆轨道的情况，因此进一步推导冲量假设

下椭圆初始轨道制动速度参数的计算方法。

由轨道力学可知

ｖ２２ ＝ｖ
２
１＋Δｖ

２＋２ｖ１Δｖｃｏｓφ （１）

２ ＝１－ｔａｎ
Δｖｓｉｎφ

ｖ１＋Δｖｃｏｓ( )φ （２）

ｖ２２ ＝ｖ
２
ｅ －２μ

１
ｒｅ
－１
ｒ( )
２

（３）

图 ２　椭圆轨道制动的制动点与再入点关系

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｂｒａｋｉｎｇｐｏｉｎｔａｎｄ

ｒｅｅｎｔｒｙｐｏｉｎｔｏｆｅｌｌｉｐｓｅｏｒｂｉｔｂｒａｋｉｎｇ

２４１２
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ｃｏｓｅ ＝
ｒ２ｖ２ｃｏｓ２
ｒｅｖｅ

（４）

式中：μ为引力常数。
从式（１）～式（４）可以看出，当已知 ｒｅ、ｖｅ和

ｅ时，可以由式（１）和式（２）确定 Δｖ和 φ的大小。
但如果 ｅ已经由气动条件决定，且对 ｖｅ的大小不
作要求时，可以求出最佳的 φ值使 Δｖ最小。

由几何关系可知

ｖ２ｃｏｓ２ ＝ｖ１ｃｏｓ１＋Δｖｃｏｓ（φ＋１） （５）

由式（１）和式（３）可得

ｖｅ ＝ ２μ １
ｒｅ
－１
ｒ( )
１

＋ｖ２１＋Δｖ
２＋２ｖ１Δｖｃｏｓ

槡
φ（６）

将式（５）和式（６）代入式（４）可得

ｃｏｓｅ ＝ｆ
Δｖ
ｖ１
，( )φ （７）

对式（７）求导可得

ｓｉｎ（φ＋１）
Δｖ
ｖ( )
１

２

＋（ｓｉｎ１＋ｃｏｓφｓｉｎ（φ＋

　　１））
Δｖ
ｖ１
＋２μ
ｖ２１
１
ｒｅ
－１
ｒ( )
１

ｓｉｎ（φ＋１）＋

　　ｓｉｎ１ｃｏｓφ＝０ （８）

求解式（８）可以得到使 Δｖ／ｖ１最小时，Δｖ／ｖ１
与 φ的关系：

Δｖ
ｖ１
＝
－（ｓｉｎ１＋ｃｏｓφｓｉｎ（φ＋１））± Ｋ槡 １

２ｓｉｎ（φ＋１）
（９）

式中：

Ｋ１＝（ｓｉｎ１＋ｃｏｓφｓｉｎ（φ＋１））
２－４ｓｉｎ（φ＋１）·

　　
２μ
ｖ２１
１
ｒｅ
－１
ｒ( )
２
ｓｉｎ（φ＋１）＋ｓｉｎ１ｃｏｓ[ ]φ

式（９）没有显式解，可使用牛顿迭代法求解，
初值猜测可令 φ＝－π。

２　固定有限推力离轨规划

离轨制动冲量模型使用无旋转地球模型，主

要解决离轨脉冲参数与任务给定再入点特征参数

之间的关系。实际任务中的任务参数增加了对再

入点的维度限制，即限定了再入点在地面上投影

的经纬度，因此必须考虑到地球旋转的影响，引入

星下点轨迹作为研究对象。直观上看，轨道机动

对星下点轨迹的影响如图 ３所示，原轨道星下点
轨迹以 Ｓ０表示，如果在 Ｄ点执行不同的轨道机
动，星下点轨迹会在东西 ２个方向上偏离 Ｓ０，产
生２类新轨迹 Ｓ１和 Ｓ２，随着时间推移星下点轨迹
偏移量会逐渐积累而使新轨迹与原轨迹的区别

图 ３　轨道机动对星下点轨迹的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｏｒｂｉｔｍａｎｅｕｖｅｒｏｎｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋ

愈发明显。实际上为了展示图３中的星下点轨迹
变化，对其进行了夸张处理，一般任务中的小幅度

轨道调整对轨道本身的改变有限，只会对短弧段

中的星下点轨迹造成微小改变。离轨过程从离轨

点到再入点一般只经过约 １／４个轨道弧段，经过
计算其间星下点轨迹的变化可以忽略，其中产生

的误差可以在离轨参数规划中得到弥补。

因为实际任务增加了对再入点地理经纬度的

限定，所以能得到离轨过渡轨道的一项限制条件，

即过渡段轨道的星下点应通过再入点地理经纬

度。结合对图 ３的分析，可以得到能通过直接离
轨制动使飞行器到达目标再入点位置的近似必要

条件，即飞行器原轨道应通过任务指定的再入点

地理经纬度。因此离轨规划任务需要解决２个问
题：一是满足直接离轨必要条件下对离轨参数的

规划问题，二是不满足直接离轨必要条件的处理

方法。

首先分析满足直接离轨必要条件下的离轨参

数规划问题。离轨过程包括离轨段和过渡段轨

道，实际任务执行中离轨段的动力由轨控发动机

提供，通常不会是大推力发动机，因此不能直接使

用第１节中的冲量模型，而由于离轨所需的轨道
机动幅度一般不大，离轨段轨道较短，发动机使用

固定大小固定方向的推力模型即可。离轨规划须

要调整的参数包括制动点位置（即制动点的经纬

度）、发动机推力大小、方向和工作时间。

离轨段轨道使用有限推力下的动力学模型为

ｒ＝ｖ

ｒ̈＝－μ
ｒ３
ｒ＋Ｔ
ｍ

ｍ ＝－ Ｔ
ｇ０Ｉ













ｓｐ

（１０）

式中：ｒ和 ｖ分别为飞行器位置和速度矢量；Ｔ为
发动机推力；ｍ为再入飞行器的质量；ｇ０为标准
重力加速度；Ｉｓｐ为发动机比冲。
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文献［６］提出了离轨制动问题的 ２层规划方
法，能解决初始轨道为圆轨道且满足直接离轨必

要条件的离轨规划问题，本文对此略作修改，使其

适应一般初始轨道的直接离轨规划问题。

离轨参数规划策略如下：

第１层　选定初始猜测制动点位置（Ｂｉ，λｉ），
通过求解非线性规划问题计算满足再入点约

束，且燃料最优的制动角 φ，由于采用固定推力
模型，燃料最优指标由发动机工作时间 ｔｐ极小
值表示。

轨道参数符合直接离轨条件，因此可以找到

原轨道星下点轨迹通过指定再入点经纬度的所在

弧段，预估选取初始制动点经纬度（Ｂｉ，λｉ）。对于
每个制动点，由制动角 φ和工作时间 ｔｐ决定了离
轨段轨道和过渡段轨道，继而与大气层上界（高

度为１２０ｋｍ）相交于再入点位置。第 １层规划可
以描述成带约束的非线性规划问题，即

ｍｉｎｔｐ ＝ｆ（φ）

ｓ．ｔ．

－３π／２≤ φ≤－π／２

０≤ ｔｐ≤ ｔｍａｘ

ｅ－ｅ０ ＝０

ｈｅ ＝













１２０ｋｍ

（１１）

式中：ｆ（φ）为有限推力下离轨制动过程制动参数
的隐函数，其中包括式（１０）表示的有动力离轨段
轨道，还包括自由下降的过渡段轨道；ｔｍａｘ为任务
燃料容许的发动机最大开机时间；ｅ０为任务要求
的再入点倾角；ｈｅ为再入点高度。求解非线性规

划问题使用了 ＳＮＯＰＴ非线性规划程序包［１６］
，规

划猜测初值选择根据初始轨道类型决定，如果

初始轨道为近圆轨道，则选择 φ初值为 －π，如
果初始轨道为椭圆轨道，则根据式（９）计算 φ
初值。

第２层　由于第１层规划仅针对再入点性能
参数，其结果是满足再入点倾角约束的最优离轨，

但对指定再入点经纬度的任务而言，其结果中的

再入点位置与任务要求存在偏差。因此根据

第１层选定的制动点（Ｂｉ，λｉ）和制动点参数，计算
再入点经纬度误差 Δｅ，通过一维搜索方法寻找制
动点在原轨道星下点轨迹上的位置，直到结果中

再入点位置收敛到任务要求的经纬度。

离轨制动参数规则流程如图 ４所示，其中下
标 ｊ表示第１层规划迭代过程中的参数估计，ε表
示再入点经纬度的容许误差。

图 ４　离轨制动参数规划流程

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｄｅｏｒｂｉｔｂｒａｋｉｎｇｐａｒａｍｅｔｒｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ

３　再入点星下点机动

对于不满足直接离轨必要条件的情况而言，

目标再入点位置偏离飞行器原轨道的星下点轨

迹，无法直接从原轨道离轨达到目标再入点。因

此考虑使飞行器在离轨前预先调整自身轨道，使

新轨道星下点轨迹通过目标经纬度。

假设以轨道切向脉冲改变原轨道高度，则轨

道周期会相应变化，从而改变目标经纬度附近轨

道星下点位置。如果以目标纬度为基准，对原轨

道施加正切向脉冲可以使星下点轨迹相对西移，

同理施加负切向脉冲可以使星下点轨迹相对东

移。因此需要研究改变星下点轨迹所需机动的

参数。

假设星下点机动初始时刻为 ｔ０，飞行器以上
升轨道运行到目标再入点纬度时的赤经为

αｔ ＝Ω０＋ａｒｃｔａｎ（ｃｏｓｉｔａｎｕｔ） （１２）
式中：Ω０为初始轨道升交点赤经；ｉ为轨道倾角；
ｕｔ为飞行器从上升段轨道运行至目标纬度时的
轨道纬度幅角。

定义飞行器轨道面与目标再入点的经度差

值为

Δλ＝αｔ－α０ （１３）
式中：α０为初始时刻目标位置的对应赤经。

一方面，以轨道面为参照，由于地球自转和轨

道进动，可以认为目标再入点沿着自身纬度线绕

轨道面旋转。从初始时刻开始，目标第１次穿过

４４１２
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轨道面上升段的时间为

ｔ１ ＝
Δλ

ωｅ－Ω
·

Ｊ２

（１４）

式中：Ω
·

Ｊ２为 Ｊ２摄动下的升交点赤经漂移率；ωｅ为
地球自转角速度。

如果整个机动过程更长，那么目标第 Ｎ次穿
过轨道面上升段的时间为

ｔＮ ＝
２（Ｎ－１）π＋Δλ

ωｅ－Ω
·

Ｊ２

　Ｎ＝１，２，… （１５）

目标再入点位置每２次穿过轨道面上升段的
过程，对应着飞行器星下点轨迹与赤道的交点在

赤道面上移动了一周，以时间计约为１ｄ。ｔＮ时刻
目标穿过轨道面但不一定落在星下点轨迹上，因

此在 ｔＮ时刻前后必然存在 ２条上升轨道的星下
点轨迹，使目标再入点经纬度落在这 ２条轨迹
之间。

另一方面，飞行器从上升段轨道飞临目标再

入点纬度处所需时间为

ｔ２ ＝
Ｍｔ２－Ｍｔ０

ｎ＋Ｍ
·

Ｊ２

（１６）

式中：Ｍｔ０为初始时刻飞行器平近点角；Ｍｔ２为飞行
器第 １次飞临目标纬度时的平近点角；ｎ为轨道

平均角速度；Ｍ
·

Ｊ２为 Ｊ２摄动的平近点角漂移率。
那么飞行器星下点第 Ｍ次从上升轨道穿过

目标纬度的时间为

ｔＭ ＝ｔ２＋（Ｍ－１）ＴΩ　　Ｍ ＝１，２，… （１７）
式中：ＴΩ为交点周期，其表达式为

ＴΩ ＝
２π

ｎ＋ωＪ２＋Ｍ
·

Ｊ２

其中：ωＪ２为 Ｊ２摄动下的近地点幅角漂移率。
如果对飞行器施加脉冲 Δｖ，存在某个数对

（Ｎ，Ｍ）使得式（１５）和式（１７）中的 ｔＮ＝ｔＭ，则可
以判断轨道机动后的星下点轨迹经过了目标再

入点经纬度。

具体仿真中，首先需要确定参数 Ｎ，其决定了
轨道调整过程的时间跨度。对于全球定点打击一

类的飞行任务，必然要求实施时间尽可能短，因此

在恰当选择负责实施任务的再入飞行器情况下，

将 Ｎ值设为 １，也就是限定任务在 １ｄ内完成。
对于确定的 Ｎ值，则必然存在 ２个接近最优的 Ｍ
值可行解，分别对应了原轨道星下点轨迹上，位于

目标位置东侧的轨道段，由于施加正切向脉冲而

西移的 Ｍｅａｓｔ，以及位于目标位置西侧的轨道段，由
于施加负切向脉冲而东移的 Ｍｗｅｓｔ。即

Ｍｅａｓｔ＝
ｔＮ －ｔ１
ＴΩ

Ｍｗｅｓｔ＝
ｔＮ －ｔ１
ＴΩ











（１８）

式中：?」、「?分别表示向下、向上取整。而这 ２个
值中必有一个能使 Δｖ取最小值，也就是最省燃
料的轨道机动方案。

４　离轨制动规划仿真

以不满足直接离轨必要条件下的仿真案例展

示离轨制动规划整体过程。

选择初始轨道的轨道根数如表 １所示，表中
ａ、ｅ、ｉ、Ω、ω和 ｆ分别表示轨道半径、偏心率、倾
角、升交点赤经、近地点幅角和真近点角。任务初

始历元为 ＵＴＣ２０１６１００１２０：００：００。飞行器质
量为３０００ｋｇ，轨控发动机推力固定为 １１７５Ｎ，发
动机比冲为３００ｓ。

目标再入点参数要求如表２所示。
作为规划计算前的准备，首先生成原轨道

在１ｄ内的星下点轨迹如图５所示。为了使规划
表 １　初始轨道根数

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｉｔｉａｌｏｒｂｉｔａｌｅｌｅｍｅｎｔｓ

参　数 数　值

ａ／ｋｍ ６８７８．１４０
ｅ ０．０００３

ｉ／（°） ４２．０００
Ω／（°） １２２．０００
ω／（°） ０
ｆ／（°） ２２０．０００

表 ２　再入点参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｅｅｎｔｒｙｐｏｉｎｔ

参　数 数　值

弹道倾角／（°） －１．８００
地理经度／（°） －７５．０００
地理纬度／（°） １８．０００

图 ５　飞行器原轨道的星下点轨迹

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｆｏｒｉｇｉｎａｌｏｒｂｉｔｏｆｖｅｈｉｃｌｅ
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计算更为精确，轨道预报中考虑了地球扁率摄动，

采用了高阶地球引力场模型。图５中实线表示飞
行器星下点轨迹，点划线表示目标再入点所处纬

度，实心圆表示任务初始时刻再入飞行器所处位

置，星号表示目标再入点的经纬度位置，箭头指示

了飞行器运动方向。从图 ５可看到，再入点位置
约处于上升轨道段的第１１轨与第１２轨的星下点
轨迹之间，因此其初始轨道并不符合直接离轨必

要条件。

根据第３节的理论分析计算星下点轨迹调整
的机动策略，若限定轨道调整时间在 １ｄ以内，求
解的２个脉冲近优解为［－８５．１３７，１５２．０８３］ｍ／ｓ，
分别对应将目标位置西侧的第 １１个上升段星下
点轨迹调整到目标位置，以及将目标位置东侧的

第１２个上升段星下点轨迹调整到目标位置。比
较发现第 １个脉冲更小，可作为最优解。以最优
脉冲进行星下点机动的结果如图 ６所示，其中实
线表示飞行器原轨道星下点轨迹，虚线表示机动

后星下点轨迹，点划线和星号分别表示目标再入

点所处纬度和经纬度位置星下点轨迹在机动调整

后经过了目标位置，而且最优解所进行的轨道改

变幅度最小。由于仿真中使用的是 Ｊ２模型，结果
与实际轨道有微小误差，计算得到的星下点轨迹

在目标纬度处经度与目标经度相差 ０．０１６８°，精
度满足任务要求。

经过星下点机动调整，得到了满足直接离轨

必要条件的新轨道，经过机动后轨道形状由原来

的近圆轨道变成了小偏心率椭圆轨道，在此基础

上继续进行离轨制动规划仿真。

离轨制动仿真中使用第２节中的２层规划方
法，以脉冲模型式（９）的计算结果为初始值，计算
有限推力下的最优离轨参数。规划结果如图７所
示，虚线表示星下点机动后轨道星下点轨迹通过

图 ６　星下点机动结果

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎ

再入点经纬度位置的所在弧段，粗实线表示发动

机施加制动推力的离轨段轨道星下点轨迹，细实

线表示之后自由下降的过渡段轨道星下点轨迹，

实心圆表示离轨点经纬度位置（２２４．７４１５°，
－３２．２４１２°），方形表示制动推力结束点经纬度
位置，点划线和星号分别表示目标再入点所处纬

度和经纬度位置。仿真得到的再入点位置符合任

务要求（经纬度误差 ０．０２０７°），具体的离轨点参
数见表３。

从表３得到的仿真结果可知，通过再入点的
星下点机动后，飞行器轨道满足直接离轨必要条

件，就可以顺利通过有限推力的离轨规划方法计

算得到最优离轨的一系列参数。

图 ７　离轨过程的星下点轨迹

Ｆｉｇ．７　Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｆｄｅｏｒｂｉｔｐｒｏｃｅｓｓ

表 ３　离轨制动参数规划结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｐｌａｎｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｅｏｒｂｉｔｂｒａｋｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 数　值

离轨时间／ｓ ６１６７６．７６３

制动角／（°） －１５３．６３５

推力时间／ｓ １６４．７８３

燃料／ｋｇ ６４．４５７

５　结　论

本文分析研究了再入飞行器限制再入点经纬

度位置情况下的离轨制动任务规划方法。

１）建立了冲量条件下计算椭圆轨道最优离
轨参数的模型，并提出了限定再入点地理经纬度

前提下直接离轨的必要条件。

２）当轨道参数满足直接离轨必要条件时，完
善以固定有限推力规划计算离轨点位置和离轨推

力参数的方法。但对于一般任务来说，初始轨道

参数往往不满足直接离轨条件，因此随后研究了

一般初始轨道情况下对指定星下点目标经纬度的

轨道机动方法。

３）以具体任务参数对星下点机动调整和离
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　第 １０期 史树峰，等：基于星下点机动的再入飞行器离轨规划

轨制动理论进行了仿真验证，得到的仿真结果符

合理论推导，满足任务精度要求。
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ｏｒｂｉｔ，ｔｈｅｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｅｒｍｓｏｆｉｍｐｕｌｓｅｔｈｒｕｓｔｔｏｓａｔｉｓｆｙｔｈｅｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ；ｏｐｔｉｍａｌｄｅｏｒｂｉｔ；ｆｉｎｉｔｅｔｈｒｕｓｔ；ｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ；ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｍａｎｉｐｕ
ｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０３０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１５１９：１６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１１．１００２．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１５７２０１９）

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

８４１２
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着陆器变阻尼缓冲器性能分析及参数优化

刘学翱１，吴宏宇１，２，王春洁１，３，，丁宗茂１，丁建中１

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；　２．清华大学 机械工程系，北京 １０００８４；

３．北京航空航天大学 虚拟现实技术与系统国家重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为了分析带有变阻尼缓冲器的典型腿式着陆器软着陆性能，建立了着陆器
的整机动力学仿真模型。结合仿真模型与蒙特卡罗法分析了着陆器在不确定着陆工况下的软

着陆性能，验证了变阻尼缓冲器应用在着陆器中的可行性。基于动力学仿真模型和优化拉丁

超立方实验设计抽取样本点，构造了描述变阻尼缓冲器缓冲特性参数、着陆工况参数与软着陆

性能指标值之间映射关系的不完全三阶多项式响应面代理模型。为了得到性能最佳的变阻尼

缓冲器，结合响应面模型、蒙特卡罗法与第二代非劣排序遗传算法（ＮＳＧＡⅡ）对变阻尼缓冲器
的缓冲特性参数进行了优化。通过仿真模型验证，优化后的变阻尼缓冲器使着陆器的软着陆

性能得到提升。

关　键　词：腿式着陆器；变阻尼缓冲器；动力学分析；响应面模型；蒙特卡罗法；多目
标优化

中图分类号：Ｖ４２３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１４９０７

　　缓冲器的主要作用在于减少冲击载荷，广泛
应用于起重运输、电梯、车辆等机械装置中。随着

航天技术的发展，缓冲器在深空探测着陆器上也

得到了一定的应用。变阻尼缓冲器相对于传统机

械式缓冲器的优点在于其可通过调节阻尼的大小

对缓冲力进行调节，进而提高其工况适应性
［１２］
。

对于着陆器用缓冲器的研究，各国学者已进行了

较多的工作。

文献［３４］分别针对单组和多组着陆工况，以
提升着陆器的软着陆性能为目标优化了着陆器的

缓冲机构。文献［５］设计了着陆器用液压式缓冲
器，并提出了缓冲器的自适应控制方法，且通过试

验装置验证了缓冲器的性能。文献［６８］基于磁
流变阻尼器设计了着陆器的变阻尼缓冲器及其控

制策略，并通过理论分析与试验验证的方法总结

了磁流变液变阻尼缓冲器的优点。文献［９１０］将
磁流变液变阻尼缓冲器引入着陆器整机之中，通

过仿真计算的方法验证了变阻尼缓冲器可提升着

陆器的软着陆性能。以上文献的研究重点多放在

变阻尼缓冲器的设计、控制方法与性能验证方面，

对变阻尼缓冲器的缓冲特性参数进行优化的研究

鲜有文献报道，而为了获得性能最佳的变阻尼缓

冲器，有必要对其缓冲特性参数进行优化。

有鉴于此，本文以参数可控的变阻尼缓冲器

为研究对象，将其应用于着陆器着陆缓冲机构的

设计中。通过对着陆器在不确定着陆工况下软着

陆性能的仿真分析，验证了缓冲器的缓冲性能满

足要求。而后，为提高缓冲器的应用性能，结合响

应面法与蒙特卡罗法，研究了变阻尼缓冲器的缓

冲特性参数优化方法，并加以实施。

lenovo
全文下载
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１　变阻尼缓冲器及其控制策略

目前有多种方案可实现阻尼调节，考虑技术

成熟度，本文基于典型磁流变阻尼器设计了一种

腿式着陆器用缓冲器，其结构如图 １所示［８１０］
。

这种缓冲器相比于机械式缓冲器的优点为可通过

半自动控制技术实现自适应控制，以提高着陆器

的地形适应能力。变阻尼缓冲器的主要缓冲元件

为弹簧和磁流变液，其中弹簧提供恢复力，磁流变

液提供阻尼力，通过控制电流强度来控制线圈的

磁场强度，从而控制阻尼器的阻尼系数，实现缓冲

力大小的调节。

设定变阻尼缓冲器作为装有４套缓冲机构的
着陆器的主缓冲器，为了实现变阻尼缓冲器的控

制，定义如图２所示的坐标系［１１］
。

图２中，ＯＳＸＳＹＳＺＳ为与着陆面固联的全局
坐标系；ＯＣＸＣＹＣＺＣ为质心控制坐标系。同时，设
全局坐标系依次绕 ＺＳＸＳＹＳ轴旋转到与质心控
制坐标系平行位置时绕各坐标轴的旋转角分别为

φ（绕 ＸＳ轴的转角）、θ（绕 ＹＳ轴的转角）和 ψ（绕
ＺＳ轴的转角）。

根据文献［１０１１］的研究成果，变阻尼缓冲器
的缓冲力模型可表示为

ｆｓ ＝－ｃｄ
·

＋ｋｄ （１）
式中：ｆｓ为缓冲器缓冲力；ｃ为缓冲器等效阻尼系
数；ｋ为弹簧刚度系数；ｄ为缓冲器的相对缓冲
行程。

图 １　变阻尼缓冲器示意图［８１０］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｖａｒｉａｂｌｅｄａｍｐｉｎｇｂｕｆｆｅｒ［８１０］

图 ２　坐标系定义

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

为了确保着陆器的软着陆缓冲性能及控制的

灵活性和及时性，本文采用基于能量最低原则的

跳跃控制策略实现缓冲器阻尼系数的控制
［１０］
。

针对常见的缓冲机构对称布置的着陆器，阻尼系

数控制函数如式（２）所示。

ｃｉ＝
ｃｍａｘ－ｃｍｉｎ
２

ｓｇｎ［（－θ＋ψ）ｄｉ］＋
ｃｍａｘ＋ｃｍｉｎ
２

（２）
式中：ｃｉ为第 ｉ个缓冲器的阻尼系数；ｃｍｉｎ和 ｃｍａｘ分
别为可变阻尼系数的最小值和最大值；ｄｉ为第 ｉ
个缓冲器的相对缓冲行程。

２　着陆器软着陆性能判据及工况

２．１　软着陆性能判据
为了研究着陆器的软着陆性能，首先需要确

立软着陆性能的判据。根据常见的深空探测任务

要求，着陆器主要软着陆性能判据为以下４点：
１）着陆器具有较强的抗翻倒能力。即着陆

过程中着陆器质心距含任意相邻两足垫中心点的

竖直平面的最小距离（Ｔ）应大于０，否则认为着陆
器翻倒，且 Ｔ越大，着陆器抗翻倒能力越强［１２］

。

２）加速度过载特性。考虑着陆器搭载的探
测设备承受过载的能力有限，为保证探测任务的

顺利进行，软着陆过程中的最大加速度过载（Ｌ）
不应超过许用值，且 Ｌ值越小越好。

３）着陆器底部具有较好的抗损坏能力。即
着陆过程中，位于着陆器主体结构底部的尾喷管

的底面中心点距着陆面的最小距离（Ｕ）应大于许
用值。且 Ｕ越大，着陆器底面越不易受损。

４）若采用变阻尼缓冲器作为整个着陆器的
主要吸能装置，需要保证其最大缓冲行程（Ｓ）小
于许用值，否则缓冲器可能发生损坏。

２．２　软着陆工况的确定
设着陆器采用非零高度关机着陆模式实现软

着陆，其首先缓速运动到距离着陆面一定高度处，

若地貌识别系统判断该地点满足着陆条件，则发

动机关闭，着陆器自由降落至着陆面。不考虑着

陆器与着陆面接触之前的主动控制误差，着陆器

与着陆面接触时水平速度、三轴角速度为 ０、竖直
速度为 ｖｘ。考虑着陆器装有地貌识别系统，足垫
落入凹坑或撞击石块的可能性极小。因此，可将

着陆工况参数简化为着陆面摩擦系数（μ）、着陆
面坡度（α）、着陆偏航角（θｐ）如图３所示。

考虑着陆器中心对称，θｐ取值在 ０～４５°范围
内即包含评判软着陆性能所需的全部工况。

０５１２
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　第 １０期 刘学翱，等：着陆器变阻尼缓冲器性能分析及参数优化

图 ３　着陆工况示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌａｎｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３　着陆器软着陆性能分析

３．１　着陆器整机动力学建模
本文以典型的悬臂腿式着陆器为研究对象，

验证变阻尼缓冲器的缓冲性能，着陆器整机构型

如图４所示，其主要由主体结构和缓冲机构组成，
缓冲机构共４套，构型和尺寸均相同，均匀分布在
主体结构周围。缓冲机构由主支柱、辅助支柱和

足垫组成，主支柱的上端通过万向节与主体固连，

主支柱的下端通过球铰与足垫连接。辅助支柱通

过万向节与主体相连接，下端通过球铰与主支柱

相连接。其中，主支柱为变阻尼缓冲器，辅助支柱

内填充铝蜂窝以进行辅助缓冲。

本文应用 ＡＤＡＭＳ软件实现着陆器动力学仿
真模型的建立，仿真模型中的重力加速度设置为

月球重力加速度。为了提高仿真效率并方便与

２．２节中的工况参数结合，动力学仿真模型从着
陆器首个足垫与着陆面接触的瞬间开始进行仿真

计算。此外，由于主要关注各构件间相对运动状

态及整体姿态变化，建模时将着陆器的各构件均

简化为刚体。足垫与着陆面之间的作用力采用接

触力模型模拟，其相互作用力可分解为法向碰撞

力与切向摩擦力，法向碰撞力利用非线性弹簧阻

尼模型模拟，切向摩擦力采用库仑摩擦模型

模拟
［４，１３］

。

针对第 １节的控制策略，在 ＡＤＡＭＳ中实时
采集着陆器着陆过程中当前ＹＳ和ＺＳ轴方向的

图 ４　着陆器整机构型

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐｌｅｔｅｍａｃｈｉｎｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｌａｎｄｅｒ

角速度θ
·

和ψ
·

，以及主支柱缓冲器缓冲速度ｄ
·

，根据

式（２）实现对４个主支柱缓冲器阻尼系数的动态
反馈调节，再根据式（１）为４条主支柱添加缓冲力。

３．２　软着陆动力学分析
参考文献［１０］的相关研究成果，确定变阻尼

缓冲器缓冲特性参数的取值如表１所示。此外，本
文算例考虑的着陆工况参数取值及其概率分布规

律
［１４１６］

如表２所示。同时，设定着陆器整机质量为

１７１０ｋｇ，ｖｘ取 ３．４ｍ／ｓ，Ｕ的许用值≥３５０ｍｍ，Ｓ的

许用值≤１５０ｍｍ，Ｌ的许用值≤１３ｇ（ｇ＝９．８ｍ／ｓ２）。

基于上述 ＡＤＡＭＳ模型，本文采用蒙特卡罗
法对着陆器在不确定条件下的着陆工况的软着陆

性能进行分析
［１７］
。具体分析流程为：首先根据

表２中的参数分布采用描述性采样方法抽取
１０００个样本点，然后代入上述仿真模型进行计
算，得到软着陆性能指标值的均值、标准差与超出

许用值的概率分布。通过仿真计算，得到软着陆

性能分析结果如表３所示。
仿真结果显示，将变阻尼缓冲器引入着陆器

中具有可行性。由于变阻尼缓冲器初始缓冲特性

参数的选取具有较大的经验性，为了获得软着陆

性能最佳的着陆器，下面将对变阻尼缓冲特性器

的缓冲参数进行优化。

表 １　变阻尼缓冲器参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｖａｒｉａｂｌｅｄａｍｐｉｎｇｂｕｆｆｅｒ

参　数 取　值 取值范围

ｋ／（ｋＮ·ｍ－１） ５０ ３０～７０

ｃｍａｘ／（ｋＮ·ｓ·ｍ
－１） ５０ ３０～７０

ｒ ０．５ ０．３～０．７

　　注：ｒ＝ｃｍｉｎ／ｃｍａｘ—阻尼系数比。

表 ２　着陆工况参数取值

Ｔａｂｌｅ２　Ｖａｌｕｅｏｆｏｆｌａｎｄｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 分布规律 分布参数 （μ０－６σ，μ０＋６σ］

α／（°） 正态分布 μ０＝６，σ＝０．６６７ （２，１０］

μ 正态分布 μ０＝０．４，σ＝０．０１６７ （０．３，０．５］

θｐ／（°） 均匀分布 ［０，４５］

　　注：μ０—均值；σ—标准差。

表 ３　软着陆性能分析结果

Ｔａｂｌｅ３　Ａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｃｅ

性能指标 均　值 标 准 差

Ｕ／ｍｍ ４３６．２８１ １．２０７

Ｓ／ｍｍ ５３．５５５ ２．８０１

Ｌ／ｇ ９．６２５ ０．２９０

Ｔ／ｍｍ １７０３．８４６ ３７．１１１

　　注：超出许用值概率均为０。
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４　变阻尼缓冲器缓冲特性参数优化

基于３．２节的分析，本文选取 ｋ、ｃｍａｘ和 ｒ作为

变阻尼缓冲器的设计变量对其进行参数优化，以

提升着陆器的软着陆性能。

４．１　响应面模型的建立
本文的优化过程中，将继续考虑着陆工况的

不确定性。此时，若仍利用 ＡＤＡＭＳ模型结合蒙
特卡罗法进行迭代分析将消耗大量的时间成本。

故本文建立响应面模型来模拟 Ｕ、Ｓ、Ｌ和 Ｔ４个输
出量与 ｋ、ｃｍａｘ、ｒ、α、μ和 θｐ６个输入变量的映射关
系，结合响应面模型与蒙特卡罗法将有效提高研

究着陆器软着陆性能的效率
［１１］
。本文应用包含

６个输入变量的不完全三阶多项式作为近似函
数，其表达式为

ｆ（ｘ）＝β０＋∑
ｎ

ｉ＝１
βｉｘｉ＋∑

ｎ

ｉｊ（ｉ＜ｊ）
βｉｊｘｉｘｊ＋

　　∑
ｎ

ｉ＝１
βｉｊｘ

２
ｉ ＋∑

ｎ

ｉ＝１
βｉｉｉｘ

３
ｉ （３）

式中：ｘ为输入变量向量；ｘｉ为输入变量；ｎ为输
入变量的个数；βｉ为多项式的各项系数。抽取
ｎ个输入变量的样本点，并将样本点代入动力学
仿真模型计算出对应的输出值。将样本点的输

入、输出值代入式（３），得到响应面模型的向量表
达式为

Ｙ＝Ｘβ＋ε＝Ｙ
＾
＋ε （４）

式中：Ｙ为利用动力学仿真模型计算出的输出向
量；Ｘ为输入变量矩阵；Ｙ^为近似函数值向量；ε为
近似函数误差向量；β为近似函数的系数向量。
利用最小二乘法拟合可得到 β的数值，从而获得
具体的近似函数表达式

［１８１９］
。

根据６σ原则，可确定表 ３所示的各着陆工
况参数的取值范围，利用优化拉丁超立方实验设

计在 ｋ、ｃｍａｘ、ｒ、α、μ和 θｐ６个输入量的取值范围内
抽取３５组输入变量样本点，代入 ＡＤＡＳＭ模型，
对应计算出 Ｕ、Ｓ、Ｌ和 Ｔ。基于仿真结果，可拟合
出 Ｕ、Ｓ、Ｌ和 Ｔ的响应面近似函数。本文在拟合
响应面近似函数的过程中，进行了关键项筛选，以

便去掉对响应面近似函数的精度产生负面影响的

项，提升响应面模型的拟合精度。

本文采用均方根相对误差值（ＲＭＳＥ）和决定系

数（Ｒ２）来检验响应面模型对样本数据的模拟精
度，分别为

ＲＭＳＥ ＝
１
ｎＳｙ ∑

ｎＳ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｙ^ｉ）槡

２
（５）

Ｒ２ ＝１－
∑
ｎＳ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｙ^ｉ）

２

∑
ｎＳ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｙｉ）

２

（６）

式中：ｎＳ为样本点总数；ｙｉ为输入样本点计算出
的输出值；^ｙｉ为响应面模型估计值；ｙ为 ｙｉ的平均

值。ＲＭＳＥ趋于０，Ｒ
２
趋于１说明响应面精度较高。

响应面拟合精度检验结果如表 ４所示，结果显示
本文所用响应面模型可较准确地描述 ｋ、ｃｍａｘ、γ、
α、μ和 θｐ与 Ｕ、Ｓ、Ｌ和 Ｔ之间的映射关系。

利用响应面模型结合蒙特卡罗法分析着陆器

软着陆性能的过程为：将 ｋ、ｃｍａｘ和 ｒ设置为定值，
此时响应面模型的变量仅为 α、μ和 θｐ；再按表 ２
中 α、μ和 θｐ的分布规律抽取一定数量的样本点，
代入响应面模型计算；最后根据计算结果可得到

Ｕ、Ｓ、Ｌ和 Ｔ的均值、标准差等统计学特征。
表 ４　响应面模型精度分析

Ｔａｂｌｅ４　Ａｃｃｕｒａｃｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌ

模型参数 ＲＭＳＥ／１０
－４ Ｒ２

Ｕ １．５２５ ０．９９８

Ｓ １０．２５ ０．９９９

Ｌ １．８５６ ０．９９９

Ｔ １．３２１ ０．９９９

４．２　缓冲特性参数优化设计
为了提升着陆器在不确定工况下的软着陆性

能，本文以最大化 Ｕ、Ｔ的均值 μＵ、μＴ，最小化 Ｌ的
均值 μＬ与 Ｕ、Ｔ和 Ｌ的标准差 σＵ、σＴ和 σＬ为优
化目标，以蒙特卡罗模拟过程中 Ｕ、Ｔ的最小取值
与 Ｓ、Ｌ的最大取值不超过许用值作为约束条件建
立优化数学模型

［２０］
。其中，性能指标值的均值与

标准差通过加权处理整合为一个目标函数，加权

系数 ζ可以根据具体设计要求做出调整。此外，
为了防止优化后着陆器的性能指标值与许用边界

重合，优化过程中，将 Ｕ的许用值提升为３６０ｍｍ，
Ｔ的许用值提升为 １００ｍｍ，Ｓ的许用值降为
１４０ｍｍ，Ｌ的许用值降为 １２ｇ。综上，本文取加权
系数 ζ＝０．２，建立优化数学模型如下：

ｍｉｎ
ｆ１ ＝－ζμＴ ＋（１－ζ）σＴ
ｆ２ ＝－ζμＵ ＋（１－ζ）σＵ
ｆ３ ＝ζμＬ ＋（１－ζ）σ

{
Ｌ

ｓ．ｔ．

Ｕｍｉｎ ＞３６０ｍｍ
Ｔｍｉｎ ＞１００ｍｍ
Ｓｍａｘ ＜１４０ｍｍ
Ｌｍａｘ ＜１２ｇ
ζ＝０．２
ｘ（Ｌ）Ｏ ＜ｘＯ ＜ｘ

（Ｕ）













Ｏ

（７）

式中：ｘＯ ＝（ｋ，ｃｍａｘ，ｒ）
Ｔ
为设计变量，ｘ（Ｌ）Ｏ 与 ｘ（Ｕ）Ｏ

２５１２
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分别表示设计变量的下界与上界；Ｕｍｉｎ、Ｔｍｉｎ与
Ｓｍａｘ、Ｌｍａｘ分别为蒙特卡罗模拟过程中 Ｕ、Ｔ的最小
值与 Ｓ、Ｌ的最大值。本文应用第二代非劣排序遗
传算法（ＮＳＧＡⅡ）进行迭代计算，算法参数配置
如表５所示。

每轮迭代计算均利用３．１节提到的响应面法
进行１０００００次蒙特卡罗模拟，输出 Ｕ、Ｌ和 Ｔ的
均值与标准差，同时输出 Ｕ、Ｔ的最小值与 Ｓ、Ｌ的
最大值。经过迭代计算，得到该优化问题的 Ｐａｒｅｔｏ
最优解集，并绘制 Ｐａｒｅｔｏ前沿曲面如图５所示。

在 Ｐａｒｅｔｏ最优解集中，选取使着陆器加速度
过载最小的解作为最优解，即ｘＯ ＝（ｋ

，ｃｍａｘ，ｒ
）

Ｔ＝

（５７４６０．６６３Ｎ／ｍ，４２５０９．８６６Ｎ·ｓ／ｍ，０．６３８）Ｔ。
将该组解代入仿真模型，再次抽取１０００个样本点
进行蒙特卡罗模拟。通过仿真计算，得到软着陆

性能分析结果如表６所示。
根据优化前后的 ２０００组蒙特卡罗模拟结

果，做出 Ｕ、Ｌ、Ｔ的散点图如图６所示。
对比表 ３与表 ６的结果可知：优化后，在 Ｕ、

Ｓ、Ｌ和 Ｔ超出许用值概率依旧为 ０的前提下，Ｕ
的均值提升了０．２８１％、标准差增加了 ６．３７９％，Ｌ
的均值降低了１．４５５％、标准差降低了１９．３１０％，Ｔ
的均值降低了０．１４１％、标准差增加了２．５７６％。

表 ５　优化参数设置

Ｔａｂｌｅ５　Ｖａｌｕｅｏｆｏｐｔｉｍａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 种群数 进化代数 交叉指数 变异指数 交叉概率

数　值 １２ ２０ １０ ２０ ０．９

图 ５　Ｐａｒｅｔｏ前沿曲面

Ｆｉｇ．５　ＳｕｒｆａｃｅｏｆＰａｒｅｔｏｆｒｏｎｔ

表 ６　优化后软着陆性能分析结果

Ｔａｂｌｅ６　Ａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｃｅ

ａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｉｔｏｎ

性能指标 均　值 标 准 差

Ｕ／ｍｍ ４３７．５０５ １．２８４
Ｓ／ｍｍ ４９．５８８ ２．５６４
Ｌ／ｇ ９．４８５ ０．２３４
Ｔ／ｍｍ １７０１．４５２ ３８．０６７

　　注：超出许用值概率均为０。

图 ６　ＵＬ、ＵＴ及 ＴＬ散点图

Ｆｉｇ．６　ＳｃａｔｔｅｒｐｌｏｔｏｆＵＬ，ＵＴａｎｄＴＬ

由图６可直观看出：优化后，Ｕ的标准差虽然有所
增加，但其取值更加远离许用边界，着陆器底面抗

损坏能力增强；优化后，Ｌ取值更加远离许用边
界，着陆器的加速度过载得到削弱；优化后，Ｔ的
均值虽然有所减小且标准差有所增加，但 Ｔ与许
用边界的距离基本保持不变；从而可知，优化后着

陆器的软着陆综合性能得到提升。

５　结　论

１）本文以一种参数可控的腿式着陆器用变
阻尼缓冲器为研究对象，应用 ＡＤＡＭＳ软件建立
了装有变阻尼缓冲器的着陆器动力学仿真模型，

并结合仿真模型与蒙特卡罗法验证了变阻尼缓冲

３５１２
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器应用于着陆器中的可行性。

２）基于仿真模型计算结果，构造了描述变阻
尼缓冲器的缓冲特性参数、着陆工况参数和软着

陆性能指标值之间复杂关系的响应面模型，并利

用响应面模型、蒙特卡罗法与 ＮＳＧＡⅡ优化了变
阻尼缓冲器的相关参数。利用仿真模型验证，优

化后的变阻尼缓冲器使着陆器的软着陆综合性能

得到提升。

３）本文的研究内容对着陆器变阻尼缓冲器
的设计具有借鉴意义，且本文的研究方法具有通

用性，可用于其他机械系统的优化设计中。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］李萌．腿式着陆缓冲装置吸能特性及软着陆过程动力学仿

真研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１３：１１０．

ＬＩＭ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｅｎｅｒｇｙａｂｓｏｒｂｅｒｓｏｆｌｅｇｇｅｄｔｙｐｅｌａｎｄｅｒａｎｄ

ｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｎｉｔｓｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：

ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３：１１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２］杨建中，曾福明，满剑锋，等．嫦娥三号着陆器着陆缓冲系统

设计与验证 ［Ｊ］．中国科学：技术科学，２０１４，４４（５）：

４４０４４９．

ＹＡＮＧＪＺ，ＺＥＮＧＦＭ，ＭＡＮＪＦ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｏｆｔｈｅｌａｎｄｉｎｇｉｍｐａｃｔａｔｔｅｎｕａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒＣｈａｎｇ’Ｅ３ｌａｎｄｅｒ

［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｔｉａＳｉｎｉｃａＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａ，２０１４，４４（５）：４４０４４９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３］王家俊，王春洁，宋顺广．基于响应面法的月球着陆器软着

陆性能优化［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１４，４０（５）：

７０７７１１．

ＷＡＮＧＪＪ，ＷＡＮＧＣＪ，ＳＯＮＧＳＧ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ

ｌｕｎａｒｌａｎｄｅｒｂａｓｅｄｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０

（５）：７０７７１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］吴宏宇，王春洁，丁建中，等．基于多工况的新型着陆器软着

陆性能优化［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（４）：

７７６７８１．

ＷＵＨＹ，ＷＡＮＧＣＪ，ＤＩＮＧＪＺ，ｅｔａｌ．Ｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｎｏｖｅｌｌａｎｄｅｒｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｐｌｅｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（４）：７７６７８１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］ＬＵＣＡＳＧＨ，ＲＯＢＥＲＴＨＤ，ＶＥＬＯＲＩＡＪＭ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｖａｌ

ｉｄａｔｉｏｎｏｆａｎａｖｙＡ６Ｉｎｔｒｕｄｅｒａｃｔｉｖｅｌｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒ

ｓｙｓｔｅｍ：ＮＡＳＡ／ＴＰ１９９９２０９１２４［Ｍ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：

ＮＡＳＡ，１９９９．

［６］ ＭＩＫＵＬＯＷＳＫＩＧＭ，ＨＯＬＮＩＣＫＩＳＺＵＬＣＪ．Ａｄａｐｔｉｖｅｌａｎｄｉｎｇ

ｇｅａｒｃｏｎｃｅｐｔｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳｍａｒｔＭａｔｅｒｉａｌｓ

ａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２００７，１６（６）：２１４６２１５８．

［７］ＭＩＫＵＬＯＷＳＫＩＧ，ＪＡＮＫＯＷＳＫＩＬ．Ａｄａｐｔｉｖｅｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒ：Ｏｐｔｉ

ｍｕｍｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄｐｏｔｅｎｔｉａｌｆｏｒｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｓｈｏｃｋ

ａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，２０１５，１６（２）：１７５１９４．

［８］牛伯瑶．月球探测器着陆系统磁流变缓冲器的结构设计与

优化［Ｄ］．重庆：重庆大学，２０１６：２３５５．

ＮＩＵＢＹ．Ｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｏｒｈｅｏ

ｌｏｇｉｃａｌｂｕｆｆｅｒｏｆｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ ｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｃｈｏｎｇｑｉｎｇ：

ＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６：２３５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］汪岸柳．月球着陆器软着陆动力学与半主动控制研究［Ｄ］．

南京：南京航空航天大学，２０１１：８０１０９．

ＷＡＮＧＡ Ｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄ

ｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｌｕｎａｒｌａｎｄｅｒ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１：８０１０９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１０］ＭＡＥＤＡＴ，ＯＴＳＵＫＩＭ，ＨＡＳＨＩＭＯＴＯＴ，ｅｔａｌ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｓｔａｂｉｌｉ

ｚａｔｉｏｎｆｏｒｌｕｎａｒａｎｄｐｌａｎｅｔａｒｙｌａｎｄｅｒｗｉｔｈｖａｒｉａｂｌｅｄａｍｐｅｒ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１６，３９（８）：

１７９０１８０４．

［１１］吴宏宇，王春洁，丁宗茂，等．两种着陆模式下的着陆器缓冲

机构构型优化［Ｊ］．宇航学报，２０１７，３８（１０）：１０３２１０４０．

ＷＵＨＹ，ＷＡＮＧＣＪ，ＤＩＮＧＺＭ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎｏｆｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒｕｎｄｅｒｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｌａｎｄｉｎｇｍｏｄｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，３８（１０）：１０３２１０４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＺＵＰＰＧＡ，ＤＯＩＲＯＮＨＨ．Ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒｐｒｅ

ｄｉｃｔｉｎｇｔｈｅｔｏｕｃｈｄｏｗｎｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅ：

ＮＡＳＡＴＮＤ７０４５［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９７１．

［１３］ＮＯＨＭＩＭ，ＭＩＹＡＨＡＲＡＡ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒｌｕｎａｒｌａｎｄｅｒｂｙｍｅ

ｃｈａｎｉｃａｌｄｙｎａｍｉｃｓｓｏｆｔｗａｒｅ：ＡＩＡＡ２００５６４１６［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２００５．

［１４］ＭＥＲＣＨＡＮＴＤＨ，ＳＡＷＤＹＤＴ．ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｄｙｎａｍｉｃａｎａｌｙｓｉｓ

ｆｏｒｌｕｎａｒｍｏｄｕｌｅｌａｎｄｉｎｇｌｏａｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄ

Ｒｏｃｋｅｔｓ，１９７１，８（１）：４８５５．

［１５］ＭＵＲＡＣＡＲＪ，ＣＡＭＰＢＥＬＬＪＷ，ＫＩＮＧＣＡ．ＡＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅＶｉｋｉｎｇｌａｎｄｅｒｄｙｎａｍｉｃｓａｔｔｏｕｃｈｄｏｗｎ：ＮＡＳＡ

ＴＮＤ７９５９［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９７５．

［１６］宋顺广，王春洁．基于蒙特卡罗法的月球探测器着陆稳定性

分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１３，３９（９）：１３４８１３５２．

ＳＯＮＧＳＧ，ＷＡＮＧＣＪ．Ｌａｎｄｉｎｇｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｌｕｎａｒ

ｌａｎｄｅｒｂａｓｅｄｏｎＭｏｎｔｅＣａｒｌｏａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９（９）：１３４８

１３５２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］李铁柱，李光耀，陈涛，等．基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ近似模型的汽车乘

员约束系统稳健性设计［Ｊ］．机械工程学报，２０１０，４６（２２）：

１２３１２９．

ＬＩＴＺ，ＬＩＧＹ，ＣＨＥＮＴ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｄｅｓｉｇｎｏｆｏｃｃｕｐａｎｔ

ｒｅｓｔｒａｉｎｔｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎ

ｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，４６（２２）：１２３１２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＫＵＲＴＡＲＡＮＨ，ＥＳＫＡＮＤＡＲＩＡＮＡ，ＭＡＲＺＯＵＧＵＩＤ．Ｃｒａｓｈ

ｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅ

ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００２，２９（４５）：

４０９４２１．

［１９］ＬＩＭ，ＤＥＮＧＺＱ，ＧＵＯＨＷ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｃｒａｓｈｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓ

ｄｅｓｉｇｎｏｆｓｑｕａｒｅｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｅｎｔｒａｌ

ＳｏｕｔｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，２１（３）：９１２９１９．

［２０］ＴＳＵＩＫＬ．ＡｎｏｖｅｒｖｉｅｗｏｆＴａｇｕｃｈｉｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｅｗｌｙｄｅｖｅｌｏｐｅｄ

ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＩＩＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，

１９９２，２４（５）：４４５７．

　作者简介：

　刘学翱　男，博士研究生。主要研究方向：航天机构的设计与

分析。

４５１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 刘学翱，等：着陆器变阻尼缓冲器性能分析及参数优化

吴宏宇　男，硕士研究生。主要研究方向：航天机构的设计、性

能分析及优化。

王春洁　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：数字化

设计与仿真技术。
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ｍｉｚｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｔｈｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌ，ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｏｎｄｏｍｉｎａｔｅｄｓｏｒｔｉｎｇｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍⅡ（ＮＳＧＡⅡ）．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ
ｌａｎｄｅｒｗｉｔｈｖａｒｉａｂｌｅｄａｍｐｉｎｇｂｕｆｆｅｒｉｓｅｎｈａｎｃｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｅｇｇｅｄｌａｎｄｅｒ；ｖａｒｉａｂｌｅｄａｍｐｉｎｇｂｕｆｆｅｒ；ｄｙｎａｍｉｃａｎａｌｙｓｉｓ；ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌ；Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ；ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０１２６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３０６１５：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３０６．１５２８．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６３５００２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｃｊ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于耦合气动参数的 ＨＧＶ多模型估计
张凯１，熊家军２，，付婷婷２，席秋实２

（１．空军预警学院 研究生大队，武汉 ４３００１９；　２．空军预警学院 预警情报系，武汉 ４３００１９）

　　摘　　　要：利用气动参数对未知气动力建模是提高高超声速滑翔目标跟踪精度的有效
途径。对目标气动加速度及其导数项进行分析，在非耦合气动参数模型的基础上，考虑气动加

速度在转弯和俯仰方向存在的先验信息，推导滚转和螺旋 ２种耦合气动参数模型。利用一种
分离估计模型对目标状态与气动参数进行估计，分别给出状态滤波器和气动参数滤波器的表

达式。同时，考虑不同飞行模式下参数的机动频率，构建基于耦合气动参数的交互多模型跟踪

算法。仿真表明，本文所提算法精度显著高于针对该类目标的其他跟踪算法。同时，滚转模型

的性能优于螺旋模型，且计算复杂度更小。

关　键　词：高超声速飞行器；机动目标跟踪；气动参数；动力学建模；交互多模型
中图分类号：Ｖ５５７＋．１；ＴＮ９５３；Ｖ４１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１５６０９

　　作为新一代跨大气层空天飞行器，高超声速
滑翔目标（ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＧｌｉｄｉｎｇＶｅｈｉｃｌｅ，ＨＧＶ）结合
了航天器与航空器的特征，具有高速高机动、高精

度、大航程等特点，可实施远距离机动快速打

击
［１２］
。随着美国分别于 ２０１１年和 ２０１７年成功

试射陆基和潜射型高超声速滑翔弹头（ＡＨＷ 和
ＩＲＣＰＳ），标志着 ＨＧＶ武器已初步具备作战能力，
这给中国空天安全带来了巨大威胁。面对这类目

标早期预警和拦截中的目标跟踪问题，有必要结

合 ＨＧＶ的动力学特性进一步研究相关理论。
不同于传统高速目标，ＨＧＶ沿非惯性弹道机

动飞行，地基传感器存在探测时间短、测量精度低

等问题，使用传统跟踪算法难以对 ＨＧＶ实现准确
跟踪。从滤波器应用角度来看 ＨＧＶ跟踪是典型
的非线性滤波问题，其估计性能很大程度上取决

于目标状态模型的精细程度。一般来说，合理构

建机动目标的高阶状态模型有助于提高估计精

度。根据目标状态建模思想的不同，方法大体可

分为 ２类：①对目标未知加速度或加加速度建
模

［３４］
，构建 ＣＡ、Ｓｉｎｇｅｒ和 Ｊｅｒｋ等运动学模型，这

种方法通用性较强，具有较快的机动响应能力，但

估计精度有限；②对目标未知气动力建模［５］
，通

过状态增广
［６９］
或输入估计

［１０１２］
等方法构建动力

学模型，这种方法物理含义清晰，稳定跟踪时估计

精度高，广泛应用于机动再入目标跟踪。缺点是

当气动力变化较快或模型不够准确时，跟踪精度

会大幅下降。由于 ＨＧＶ运动形式复杂，单一运动
模型难以准确刻画其运动特征，交互多模型（Ｉｎ
ｔｅｒａｃｔｉｎｇＭｕｌｔｉｐｌｅＭｏｄｅｌ，ＩＭＭ）方法可以较好地表
现 ＨＧＶ的复杂机动［８９，１２１３］

。然而，在面对状态

维度大、传感器采样率高的 ＨＧＶ估计问题时，
ＩＭＭ往往会大幅增加了运算负担。

据以上分析可知，对未知气动力准确建模是

提高 ＨＧＶ跟踪精度的有效途径。同时，ＩＭＭ方
法可以显著改善模型匹配程度，但如何调和模型

集覆盖能力与计算量之间的矛盾是亟需解决的问

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180612.1007.001.html
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　第 １０期 张凯，等：基于耦合气动参数的 ＨＧＶ多模型估计

题。为此，本文首先论证气动加速度建模的必要

性，将气动加速度在转弯和俯仰方向存在的耦合

信息引入气动参数模型，构建滚转（Ｂａｎｋ）和螺旋
（Ｓｐｒｉａｌ）模型。然后，综合考虑估计精度和实时性
的需求，使用一种目标状态与气动参数分离估计

的模型替代传统的状态增广模型，并对大幅变化

的参数对应的机动频率进行 ＩＭＭ建模。最后，对
不同条件下的多种模型跟踪算法进行仿真验证。

１　目标气动加速度分析

在东北天（ＥａｓｔＮｏｒｔｈＵｐ，ＥＮＵ）坐标系中，
ＨＧＶ加速度 ｒ̈的矢量表达式可描述为
ｒ̈＝ａＡ ＋ａＧ （１）
式中：ａＡ为气动加速度，是造成目标机动的原因；
ａＧ为重力加速度。

从式（１）中可以看出，目标在重力加速度 ａＧ
作用下，运动方式表现为惯性弹道再入运动；在

ａＡ各向分量的作用下，目标具有非惯性的跳跃再
入和横向机动能力。为从动力学角度理解 ａＡ的
变化规律，将 ａＡ 在位于目标质心的半速度（Ｖｅ

ｌｏｃｉｔｙＴｕｒｎＣｌｉｍｂ，ＶＴＣ）坐标系中分解［５］
：

ａＡ ＝－Ｄｕｖ＋Ｌ（－ｕｔｓｉｎφ＋ｕｃｃｏｓφ） （２）
式中：ｕｖ、ｕｔ和 ｕｃ为 ＶＴＣ坐标系中各坐标轴的单
位矢量；φ为滚转角；Ｄ和 Ｌ分别为阻力加速度和
升力加速度，其表达式为

Ｄ＝１
２ρ
ｖ２
ＣＤ（α）Ｓ
ｍ

Ｌ＝１
２ρ
ｖ２
ＣＬ（α）Ｓ










ｍ

其中：ｍ为质量；ρ为大气密度；ｖ和 Ｓ分别为目标
速度和等效截面积；α为迎角，φ和 α为 ＨＧＶ的
控制变量；ＣＤ（α）和 ＣＬ（α）分别为阻力系数和升
力系数，为 α的函数。

从式（２）可以看出，ＨＧＶ通过调整 φ和 α，使
ａＡ各向分量发生变化从而实现各种复杂机动。
为进一步分析 ａＡ对目标运动状态的影响，对 ａＡ
进行求导，则有

［１４］

ａＡ ＝ω×ａ

}

Ａ

Ⅰ　

＋φｕｖ×ａ

}

Ａ

Ⅱ　

－

　　 Ｄ
·

ｕ

}

ｖ

Ⅲ

＋Ｌ
·

（－ｕｔｓｉｎφ＋ｕｃｃｏｓφ

         

）

Ⅳ

（３）
式中：ω为目标质心的瞬时角速度。定义速度 ｖ
和加速度 ａＡ所在的瞬时平面为 Γ。分析式（３）
可知：Ⅰ项表示目标在平面 Γ内的转弯机动；
Ⅱ项表示由滚转角加速度 φ引起的绕质心运动
模型；Ⅲ项由 Ｄ变化引起，该项位于平面 Γ内，作

用于质心运动；Ⅳ项由 Ｌ和 φ变化引起，作用于
目标的绕质心运动。

通过分析 ａＡ不难发现，ＨＧＶ机动由质心运
动和绕质心运动组成，其实质是气动力变化引起

式（３）中各项运动模型的改变。可见，对未知气
动力进行建模有助于认识飞行动力学的本质，改

善目标状态的估计精度。

２　耦合气动参数建模

２．１　气动参数定义
ＨＧＶ机动是由目标的控制变量变化决定的。

据式（２）可知，即使 φ和 α不发生变化，由于目标
跳跃飞行的原因，大气密度 ρ剧烈变化，气动加速
度 ａＡ的各向分量会大幅波动。因此，直接对气动
加速度建模会造成 ａＡ的变化规律难以刻画。利

用已知的状态依赖参量 ρｖ２／２将气动加速度 ａＡ
中的未知参数（ＣＤ（α）、ＣＬ（α）、Ｓ、ｍ和 φ）转化为

气动参数 αＰ＝［αｖ，αｔ，αｃ］
Ｔ
是一种流行的建模做

法
［５］
。参照文献［５］建立气动加速度 ａＡ与气动

参数 αＰ的关系式为

ａＡ ＝

Ａｘ
Ａｙ
Ａ










ｚ

＝１
２ρ
ｖ２ＴＥＮＵ

ＶＴＣ

－αｖ
αｔ
α











ｃ

＝

　　 １
２ρ
ｖ２

ｘ
ｖ
－
ｙ
ｖｇ

－
ｘｚ
ｖｖｇ

ｙ
ｖ

ｘ
ｖｇ

－
ｙｚ
ｖｖｇ

ｚ
ｖ

０
ｖｇ

















ｖ

－αｖ
αｔ
α











ｃ

（４）

式中：ｖ＝ ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡
２
；ｖｇ＝ ｘ２＋ｙ槡

２
；ｘ、ｙ和 ｚ分

别为目标位置矢量在 ＥＮＵ坐标系中的分量，Ａｘ、

Ａｙ和 Ａｚ分别为 ａＡ在 ＥＮＵ坐标系中的分量；Ｔ
ＥＮＵ
ＶＴＣ

为 ＶＴＣ坐标系到 ＥＮＵ坐标系的坐标转换矩阵；
αｖ、αｔ和 αｃ分别为在 ＶＴＣ坐标系中沿 ３个坐标
轴的阻力参数、转弯力参数和爬升力参数。

气动参数 αＰ与大气密度 ρ变化无关，可以直
接表征目标的各向机动：αｔ＞０和 αｔ＜０分别对应
目标水平左转和右转机动；αｃ＞０和 αｃ＜０分别
对应目标爬升和俯冲机动。利用气动参数 α取
代气动加速度 ａＡ表示目标的未知机动输入，可以
直接从目标机动特点出发调整模型参数，有助于

提高估计精度。然而，αＰ ＝［αｖ，αｔ，αｃ］
Ｔ
本质上

是对气动加速度 ａＡ 的解耦处理，分析式（２）可
知，ａＡ在转弯和俯仰方向存在明显的耦合关系。
为有效利用这一耦合关系以提高建模精度，

７５１２
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２．２节和２．３节将其作为先验信息引入气动参数

αＰ表达式中，分别建立 Ｂａｎｋ和 Ｓｐｉｒａｌ模型。
２．２　Ｂａｎｋ模型

联立式（２）和式（４），可得气动参数 αＰ与控

制变量 α、φ之间的关系式为

αＰ ＝

αｖ
αｔ
α










ｃ

＝

ＣＤ（α）Ｓ
ｍ

－
ＣＬ（α）Ｓ
ｍ

ｓｉｎφ

ＣＬ（α）Ｓ
ｍ

ｃｏｓ

















φ

（５）

从式（５）中不难看出滚转角 φ通过改变
ＣＬ（α）Ｓ／ｍ在纵向平面的指向实现目标机动，表
现为转弯力参数 αｔ和爬升力参数 αｃ的非线性负
相关：

Ｃ２Ｌ（α）∝ α
２
ｔ＋α

２
ｃ

ｔａｎφ＝－αｔ／α
{

ｃ

（６）

为此，定义总升力参数 αｌ＝ α２ｔ＋α
２

槡 ｃ，将 αｌ
和 φ引入气动参数 αＰ中，可得改进的气动参数

αＢ为

αＢ ＝
αｖ
αｌ









φ

＝

αｖ

α２ｔ＋α
２

槡 ｃ

－ａｒｃｔａｎ（αｔ／αｃ











）

（７）

气动参数 αＢ从动力学的角度表征了目标的
控制规律，具有清晰的物理意义：αｖ和 α１对应阻
力和升力的大小，φ表示升力的方向。通过这种
形式的参数建模，αＢ考虑了 αｔ和 αｃ之间的耦合
关系，但本质上与 αＰ同阶，并未增加计算复杂度。
联立式（４）和式（７），可利用 αＢ表示气动加速度
ａＡ为

ａＡ ＝

Ａｘ
Ａｙ
Ａ










ｚ

＝１
２ρ
ｖ２ＴＥＮＵＶＴＣ（ｖ）

－αｖ
－αｌｓｉｎφ

αｌｃｏｓ









φ

（８）

采用一阶马尔可夫模型表示各参数的机动特

性，气动参数 αＢ的系统模型可表达为
αｖ
αｌ










φ

＝

－λｖ ０ ０

０ －λｌ ０

０ ０ －λ










φ

αｖ
αｌ









φ

＋

ｗｖ
ｗｌ
ｗ










φ

（９）

式中：ｗｖ、ｗｌ和 ｗφ分别为对应参数的过程噪声；

λｖ、λｌ和 λφ分别为对应参数的机动频率。ＨＧＶ
飞行过程中，α主要起到维持目标稳定飞行的作
用，α频繁调整容易造成目标气动热急剧增大甚
至飞行失稳，一般取为常值或小区间变化

［１５］
。同

时，研究表明短时间内 ＣＤ（α）和 ＣＬ（α）随 α呈现

近似线性变化
［１６１７］

。因此，λｖ和 λｌ可取为较小
的值。同时，作为目标机动的主要控制变量，滚转

角 φ决定了升力在转弯和爬升方向分量的大小，
变化较为频繁，λφ可取为较大的值。
２．３　Ｓｐｉｒａｌ模型

与 Ｂａｎｋ模型思想类似，Ｓｐｉｒａｌ模型也考虑了
αｔ和 αｃ之间的耦合关系。根据式（５）分别对 αｔ
和 αｃ求导，则有

αｔ
α[ ]
ｃ

＝
－
ＣＬ（α）Ｓ
ｍ

φｃｏｓφ

－
ＣＬ（α）Ｓ
ｍ

φｓｉｎ











φ

（１０）

　　可知 αｔ和 αｃ可组成一个稳定的谐波振

荡器
［６］

αｔ
α[ ]
ｃ

[＝
０ －
 ]０

αｔ
α[ ]
ｃ

　　 ＝φ （１１）

式中：为滚转角 φ的角加速度，反映了滚转角 φ
变化的剧烈程度。将增广到气动参数 αＰ中，可
得改进的气动参数向量为 αＳ＝［αｖ，αｔ，αｃ，］

Ｔ
。

不难看出，αＳ利用 αｖ、αｔ和 αｃ表征了目标在 ＶＴＣ
坐标系中各向的机动，利用 表征了 αｔ和 αｃ之
间的耦合关系，本质上是 αＰ的一阶导数信息。

Ｓｐｉｒａｌ模型的气动加速度 ａＡ表达式与式（４）
保持一致。采用一阶马尔可夫模型表示的机动
特性，气动参数 αＳ的系统模型可表达为
αｖ
αｔ
αｃ















·

＝

－λｖ ０ ０ ０

０ ０ － ０
０  ０ ０
０ ０ ０ －λ















αｖ
αｔ
αｃ















＋

ｗｖ
ｗｔ
ｗｃ
ｗ















（１２）
式中：ｗｔ、ｗｃ和 ｗ分别为对应参数的过程噪声；
λ为对应的机动频率。由于变化是目标机动
的主要影响，λ可取为较大的值。

３　ＩＭＭ分离估计算法

３．１　分离估计模型
基于气动参数建模的跟踪算法通常将气动参

数增广到状态模型进行滤波计算，但这种算法在

多模型条件下会显著增加计算复杂度。考虑到需

要对气动参数进行多模型假设，本文使用一种状

态量与气动参数分离估计模型替代增广模型，可

有效降低计算复杂度
［１８］
。

如图１所示，分离估计模型由状态滤波器和
气动参数滤波器组成。估计过程分为 ２步：①状
态滤波器利用量测数据 ｚ和气动参数的伪测量值

８５１２
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　第 １０期 张凯，等：基于耦合气动参数的 ＨＧＶ多模型估计

图 １　分离估计模型结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｄｅｃｏｍｐｏｓｅｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

α^滤波计算状态估计值 ｘ^；②气动参数滤波器利
用伪测量值 ｘ^滤波计算气动参数估计值 α^。可以
看出，与传统增广模型相比，分离估计模型减少了

目标估计维数，在满足同等精度要求时，可有效提

高计算效率。

３．２　滤波器描述
３．２．１　状态滤波器

ＥＮＵ坐标系下 ＨＧＶ状态方程的离散化表达
式为

ｘ（ｋ＋１）＝Ｆｘｘ（ｋ）＋
　　Ｇ［ａＡ（ｋ）＋ａＧ（ｋ）］＋ｗｘ（ｋ） （１３）
式中：

Ｆｘ ＝

Ｉ３×３ ＴＩ３×３ ０．５Ｔ２Ｉ３×３
０３×３ Ｉ３×３ ＴＩ３×３
０３×３ ０３×３ Ｉ３×











３

Ｇ ＝

０．５Ｔ２Ｉ３×３
ＴＩ３×３
Ｉ３×

























３

（１４）

ｘ（ｋ）＝［ｘ（ｋ），ｙ（ｋ），ｚ（ｋ），ｘ（ｋ），ｙ（ｋ），ｚ（ｋ），
ｘ̈（ｋ），̈ｙ（ｋ），̈ｚ（ｋ）］Ｔ；Ｔ为采样周期；Ｆｘ为状态转
移矩阵；Ｇ为加速度输入矩阵；ｗｘ（ｋ）为方差为
Ｑｘ（ｋ）的高斯过程噪声；气动加速度 ａＡ（ｋ）表达
式在 各 耦 合 模 型 中 已 描 述；重 力 加 速 度 为

ａＧ（ｋ）＝［ｇｘ（ｋ），ｇｙ（ｋ），ｇｚ（ｋ）］
Ｔ
，其表达式为

ｇｘ（ｋ）

ｇｙ（ｋ）

ｇｚ（ｋ









）

＝ μ
［ｘ（ｋ）２＋ｙ（ｋ）２＋（ｚ（ｋ）－Ｒｅ）］

３／２·

　　
ｘ（ｋ）
ｙ（ｋ）

ｚ（ｋ）－Ｒ










ｅ

（１５）

其中：Ｒｅ为地球半径。
在球坐标系中建立量测方程，目标的量测值

为 ｚ（ｋ）＝［Ｒ（ｋ），Ａ（ｋ），Ｅ（ｋ）］Ｔ，Ｒ（ｋ）、Ａ（ｋ）和
Ｅ（ｋ）分别为观测的径向距离、俯仰角和方位角。
根据 ＥＮＵ坐标系和球坐标系的转换关系，目标的
量测方程可表达为

ｚ（ｋ＋１）＝ｈ［ｘ（ｋ＋１）］＋ｖｘ（ｋ＋１）＝

ｘ（ｋ）２＋ｙ（ｋ）２＋ｚ（ｋ）槡
２

ａｒｃｔａｎ（ｘ（ｋ＋１）／ｙ（ｋ＋１））

ａｒｃｔａｎ（ｚ（ｋ＋１）／ｘ２（ｋ＋１）＋ｙ２（ｋ＋１槡









））

＋

　　
ｎＲ（ｋ＋１）
ｎＡ（ｋ＋１）
ｎＥ（ｋ＋１









））

（１６）

式中：ｖｘ为状态滤波器的量测噪声；ｎＲ（ｋ＋１）、
ｎＡ（ｋ＋１）和ｎＥ（ｋ＋１）为各量测值对应的量测噪
声。状态滤波器的过程噪声 Ｑｘ（ｋ）与量测噪声
Ｒｘ（ｋ）参考文献［１９］。
３．２．２　Ｂａｎｋ参数滤波器

对式（９）离散化，可得 Ｂａｎｋ参数滤波器状态
模型的表达式为

αｖ（ｋ＋１）

αｌ（ｋ＋１）

φ（ｋ＋１









）

＝
ｅ－λφＴ ０ ０

０ ｅ－λφＴ ０

０ ０ ｅ－λφ









Ｔ

αｖ（ｋ）

αｌ（ｋ）

φ（ｋ









）

＋

　　

ｗｖ（ｋ）

ｗｌ（ｋ）

ｗφ（ｋ









）

（１７）

　　根据状态滤波器计算的估计值 ｘ^（ｋ），结合
式（１）和式（４）计算气动参数 α的估计值 α^（ｋ）

α^ｖ（ｋ）

α^ｔ（ｋ）

α^ｃ（ｋ









）

＝
２［ＴＥＮＵＶＴＣ（ｋ）］

－１

ρ^（ｋ）^ｖ２（ｋ）

ｘ̈
＾
（ｋ）－ｇ^ｘ（ｋ）

ｙ̈
＾
（ｋ）－ｇ^ｙ（ｋ）

ｚ̈
＾
（ｋ）－ｇ^ｚ（ｋ













）

（１８）

利用状态估计值 α^Ｐ（ｋ）作为 Ｂａｎｋ参数滤波
器的伪量测值，根据式（７）可得气动参数 αＢ的伪

量测值 αｍＢ（ｋ＋１）表达式为

αｍｖ（ｋ＋１）

αｍｌ（ｋ＋１）

φｍ（ｋ＋１









）

＝

α^ｖ（ｋ）

α^ｔ
２
（ｋ）＋α^ｃ

２
（ｋ槡 ）

－ａｒｃｔａｎ α^ｔ（ｋ）
α^ｃ（ｋ

( )













）

（１９）

伪量测值 αｍＢ（ｋ＋１）可用于如下量测模型：

αｍｖ（ｋ＋１）

αｍｌ（ｋ＋１）

φｍ（ｋ＋１











）

＝
１ ０ ０
０ １ ０









０ ０ １

αｖ（ｋ＋１）

αｔ（ｋ＋１）

φ（ｋ＋１









）

＋ｖＢ（ｋ＋１）

（２０）
利用状态滤波器得到的状态误差协方差

Ｐｘ（ｋ）求解量测误差协方差 ＲＢ（ｋ＋１）为
ＲＢ（ｋ＋１）＝ｄｉａｇ（ｒＢ１，ｒＢ２，ｒＢ３） （２１）
式中：

ｒＢ１ ＝［

Δ

ｘｋαｖ（ｋ）］Ｐｘ（ｋ）［

Δ

ｘｋαｖ（ｋ）］
Ｔ

ｒＢ２ ＝［

Δ

ｘｋαｌ（ｋ）］Ｐｘ（ｋ）［

Δ

ｘｋαｌ（ｋ）］
Ｔ

９５１２
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ｒＢ３ ＝［

Δ

ｘｋφ（ｋ）］Ｐｘ（ｋ）［

Δ

ｘｋφ（ｋ）］
Ｔ

Δ

ｘｋαｖ（ｋ）为 αｖ（ｋ）相对于 ｘ（ｋ）的雅可比矩阵，其
余类似此处。

３．２．３　Ｓｐｉｒａｌ参数滤波器
对式（１２）离散化，可得 Ｓｐｉｒａｌ参数滤波器状

态模型表达式为

αｖ（ｋ＋１）
αｔ（ｋ＋１）
αｃ（ｋ＋１）
ω（ｋ＋１











）

＝

ｅ－λｖＴ ０ ０ ０
０ ｃｏｓ（Ｔ） ｓｉｎ（Ｔ） ０
０ －ｓｉｎ（Ｔ）ｃｏｓ（Ｔ） ０
０ ０ ０ ｅ－λφ











Ｔ

·

　　

αｖ（ｋ）
αｔ（ｋ）
αｃ（ｋ）
（ｋ











）

＋

ｗｖ（ｋ）
ｗｔ（ｋ）
ｗｃ（ｋ）
ｗ（ｋ













）

（２２）

利用式（１８）中得到的状态估计值 α^Ｐ（ｋ）作
为 Ｓｐｉｒａｌ参数滤波器的伪量测值，可得气动参数
αＳ的伪量测值 α

ｍ
Ｓ（ｋ＋１）表达式为

αｍｖ（ｋ＋１）

αｍｔ（ｋ＋１）

αｍｃ（ｋ＋１









）

＝
α^ｖ（ｋ）
α^ｔ（ｋ）
α^ｃ（ｋ









）

（２３）

伪量测值 αｍＳ（ｋ＋１）可用于如下量测模型：

αｍｖ（ｋ＋１）

αｍｔ（ｋ＋１）

αｍｃ（ｋ＋１











）

＝

１ ０ ０ ０
０ １ ０ ０
０ ０ １ ０













０ ０ ０ ０

αｖ（ｋ＋１）

αｔ（ｋ＋１）

αｃ（ｋ＋１）

（ｋ＋１













）

＋

　　ｖＳ（ｋ＋１） （２４）
根据状态滤波器得到的状态误差协方差

Ｐｘ（ｋ）求解量测误差协方差 Ｒｓ（ｋ＋１）为
Ｒｓ（ｋ＋１）＝ｄｉａｇ（ｒＳ１，ｒＳ２，ｒＳ３，ｒＳ４） （２５）
式中：

ｒＳ１ ＝［

Δ

ｘｋαｖ（ｋ）］Ｐｘ（ｋ）［

Δ

ｘｋαｖ（ｋ）］
Ｔ

ｒＳ２ ＝［

Δ

ｘｋαｔ（ｋ）］Ｐｘ（ｋ）［

Δ

ｘｋαｔ（ｋ）］
Ｔ

ｒＳ３ ＝［

Δ

ｘｋαｃ（ｋ）］Ｐｘ（ｋ）［

Δ

ｘｋαｃ（ｋ）］
Ｔ

ｒＳ４ ＝σ
２


式中：σ为对应的量测误差协防差。

３．３　ＩＭＭ 设计

基于气动参数建模的跟踪算法的共性缺点是

大多都基于某种单一的假设模型，一旦在跟踪过

程中目标轨迹和设定的模型不匹配，或者气动参

数变化导致加速度状态突变时，状态估计精度就

会迅速恶化。当前普遍认为 ＩＭＭ是解决此类问
题的有效途径。

在气动参数系统模型式（１７）和式（２２）中，气
动参数时间序列相关性的表现为机动频率 λ的
大小，其取值决定了 ＨＧＶ机动时的状态估计精
度

［８］
。当目标稳定飞行时，量级为 １０－４ｓ－１的 λ

可表现参数的缓变特性；对于目标机动飞行的情

况，气动参数瞬时变化较大，量级为 ０．１～１ｓ－１的
λ可表现参数的突变特性。同时，在飞行过程中
ＨＧＶ的机动模式可能介于缓变和突变之间任意
模式。为此，可利用多个机动频率 λ组成的 ＩＭＭ
模型提高模型匹配程度。为调和机动模式的覆盖

需求与计算复杂度的矛盾，本文结合上述取值范

围，对 Ｂａｎｋ模型的 φ和 Ｓｐｉｒａｌ模型的对应的机
动频率 λφ和 λ 进行适当选取。如图 ２所示，设
计的 ＩＭＭ模型由设置 ｒ个不同机动频率 λｉ（ｉ＝
１，２，…，ｒ）的滤波器组成。

图 ２　气动参数 ＩＭＭ示意图

Ｆｉｇ．２　ＩＭＭｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒ

４　仿真分析

为验证本文方法可行性，设计如下仿真环境：

①目标参数：ＨＧＶ模型参考美国洛马公司 ＣＡＶＨ
的基本参数

［２０］
，飞行器总长约为 ４ｍ，质量 １．７ｔ，

初始高度４５ｋｍ，速度为 ４０００ｍ／ｓ，采用三自由度
动力学方程积分生成仿真弹道，采用标准制导法

控制 φ和 α变化实现机动［１５］
；②传感器参数：采

用扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）滤波器，距离量测标准
差为５００ｍ，方位角、俯仰角量测标准差均为
０．０１ｒａｄ，Ｂａｎｋ模型和 Ｓｐｉｒａｌ模型中 ｒ取值均为３，
对应的机动频率取值分别为 ０．００１、０．０１和
０．５ｓ－１。为检验算法性能，对仿真算例进行 ５００次
蒙特卡罗仿真，分别计算均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎ
ＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）。
４．１　不同模型条件下估计性能仿真

利用２类模型跟踪算法进行仿真对比：①运
动学模型：ＣＡ、Ｓｉｎｇｅｒ和 Ｊｅｒｋ模型；②动力学模
型：基于气动参数 αＰ＝［αｖ，αｔ，αｃ］

Ｔ
增广的机动

载入飞行器（ＭａＲＶ）模型、本文 Ｂａｎｋ模型和 Ｓｐｉ
ｒａｌ模型。需要注意的是，为保证仿真合理性，仿真
中的６个模型均为单模型，即不考虑 ＩＭＭ情况。

图３给出６种模型位置与速度 ＲＭＳＥ仿真结
果。不难看出：①当目标发生机动时（气动参数

０６１２
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图 ３　不同模型位置和速度估计 ＲＭＳＥ

Ｆｉｇ．３　ＲＭＳＥｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｅｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

变化），各模型的位置和速度跟踪误差发生显著

增大，然后逐渐减小；②动力学模型跟踪误差收敛
较快，显著小于运动学模型，表现出较好的跟踪精

度；③在动力学模型中，Ｂａｎｋ模型性能优于其他２
种模型，Ｓｐｉｒａｌ模型略微优于 ＭａＲＶ模型，但差别
不大。

４．２　不同动力学模型条件下 ＩＭＭ估计性能仿真
为分析气动参数估计性能，对不同动力学模

型条件下 ＩＭＭ算法进行仿真，ＭａＲＶ模型的机动
频率参考第４节仿真环境数据。图４和图５分别
给出３种动力学模型气动参数估计值以及相应的
ＲＭＳＥ仿真结果。其中，Ｂａｎｋ模型的 αｔ和 αｃ的
估计值是利用式（７）间接计算得到。从图 ４和
图５中可以看出：①在当气动参数剧烈变化时，不
同动力学模型对气动参数的估计均发生时延，估

计误差逐渐增大，且难以快速收敛，说明动力学模

型难以精确估计气动参数；②ＭａＲＶ模型与 Ｓｐｉｒａｌ
模型对气动参数的估计误差量级相当，而Ｂａｎｋ模
型的估计精度则优于上述２种动力学模型。

对动力学模型仿真结果的原因进行分析：

①ＭａＲＶ模型未考虑各向气动参数耦合的先验信

图 ４　不同动力学模型气动参数估计值

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓ

图 ５　不同动力学模型气动参数估计 ＲＭＳＥ

Ｆｉｇ．５　ＲＭＳＥｉｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｅｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓ

息，是一种相对“宽松”的解耦模型，导致估计性

能下降；②Ｓｐｉｒａｌ模型中本质上是加速度的一阶
导数信息，状态滤波器无法提供关于的先验信
息，其仅能通过 Ｓｐｉｒａｌ参数滤波器间接辨识，导致
估计精度有限；③Ｂａｎｋ模型中 αＢ本质上加速
度同阶，因此利用状态滤波器计算得到αＢ的伪量
测值，由于考虑了气动参数耦合信息，Ｂａｎｋ模型
能够有效提高估计精度。

４．３　不同滤波器参数条件下 ＩＭＭ估计性能仿真
为检验不同滤波器参数对本文所提动力学跟

踪算法的影响，利用表１中６个算例从滤波算法、
噪声方差和采样周期对模型性能进行分析。

利用算例１和２对不同滤波算法下动力学模

１６１２
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型进行性能仿真，如图 ６所示为位置与速度
ＲＭＳＥ仿真结果。不难看出，无迹卡尔曼滤波
（ＵＫＦ）的估计精度虽然高于 ＥＫＦ，但相对于动力
学模型对估计精度的提升，滤波算法的优势并不

明显。可见，模型的精细程度对跟踪算法影响

更大。

利用算例 １和算例 ３～６对不同量测参数条
件下的动力学模型进行性能仿真，如表 ２所示为
位置、速度和气动参数的 ＲＭＳＥ均值对比情况。
可以看出：①随着量测噪声方差增大或减小，各状
态量 ＲＭＳＥ均值均随之增大，但气动参数估计误
差变化更为剧烈，可见量测噪声对气动参数估计

影响较大；②随着采样周期增大或减小，各状态量
ＲＭＳＥ均值随之增大或减小，但位置与速度估计
误差变化更为剧烈，可见采样周期对位置与速度

估计影响较大。

分析以上仿真结果可以得出以下结论：①滤
波算法对不同动力学模型跟踪算法性能影响有

限，采用 ＥＫＦ可有效提高计算效率；②传感器的
噪声方差大小直接影响了算法对目标状态的估计

精度；③调和气动参数辨识精度与计算复杂度
的矛盾，应当合理选择采样周期；④虽然滤波算法

表 １　性能对比算例参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｓｏｆｃａｓｅｓｆｏｒ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

算　例 滤 波 器
量测参数

噪声方差 采样周期

１ ＩＭＭＥＫＦ Ｒｘ Ｔ

２ ＩＭＭＵＫＦ Ｒｘ Ｔ

３ ＩＭＭＥＫＦ ０．５Ｒｘ Ｔ

４ ＩＭＭＥＫＦ ２Ｒｘ Ｔ

５ ＩＭＭＥＫＦ Ｒｘ ０．５Ｔ

６ ＩＭＭＥＫＦ Ｒｘ ２Ｔ

和和量测参数的变化使模型性能发生了改变，但

总体上 Ｂａｎｋ性能优于 Ｓｐｉｒａｌ模型，Ｓｐｉｒａｌ模型略
微优于 ＭａＲＶ模型，进一步证实了４．１节和４．２节
的结论。

图 ６　不同滤波算法位置和速度估计 ＲＭＳＥ

Ｆｉｇ．６　ＲＭＳＥｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｅｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

表 ２　位置、速度和气动参数估计 ＲＭＳＥ均值对比

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅＲＭＳＥｓｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｓｔｉｍａｔｅ

算　例

位置 ＲＭＳＥ
均值／ｍ

速度 ＲＭＳＥ均值／
（ｍ·ｓ－１）

αｖＲＭＳＥ均值／

１０－６
αｔＲＭＳＥ均值／

１０－６
αｃＲＭＳＥ均值／

１０－６

ＭａＲＶ Ｓｐｉｒａｌ Ｂａｎｋ ＭａＲＶ Ｓｐｉｒａｌ Ｂａｎｋ ＭａＲＶ Ｓｐｉｒａｌ Ｂａｎｋ ＭａＲＶ Ｓｐｉｒａｌ Ｂａｎｋ ＭａＲＶ Ｓｐｉｒａｌ Ｂａｎｋ

１ １０７．８ １０５．７ ９７．００ ２３．９４ ２３．００ １９．３４ ７．０６９ ６．７７０ １．８６１ ８０．８５ ７７．９５ ７１．２２ １９．８６ ２０．０６ １７．５０
３ １７３．２ １６５．６ １５８．５ ３２．８７ ２９．５４ ２５．８９ １０．６６ ７．７８９ ２．５００ ８４．２２ ８１．２８ ７４．３０ ２０．５８ ２１．６４ １８．１１
４ １９２．０ １８７．４ １７１．３ ３７．１２ ３２．６５ ２６．８０ ９．１３２ ８．５８５ ２．０４７ ８６．５１ ８３．７８ ７６．３７ ２１．８２ ２２．１８ １８．３５
５ ８５．６６ ８０．６１ ７６．６０ ２０．０１ １９．４７ １７．９６ ４．２２７ ４．１０６ １．３４３ ７４．２１ ７３．２６ ６８．３０ １８．５８ １９．６４ １７．２０
６ １６７．６ １６０．３ １４２．６ ３３．５９ ３２．８９ ２６．４８ １８．０４ １７．４９ １２．５６ １００．７ ９７．７０ ８９．９７ ２３．２５ ２３．３２ １９．４１

５　结　论
１）对 ＨＧＶ的加速度导数项进行了推导和分

析，得出机动的实质是气动加速度改变引起目标

质心运动和绕质心运动变化的结论。为改善算法

估计精度，应对目标的高阶状态进行建模。

２）在非耦合气动参数建模的基础上，将气动
参数在转弯和俯仰方向存在的耦合关系作为先验

２６１２
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信息，构建了 Ｂａｎｋ和 Ｓｐｉｒａｌ模型。
３）针对多模型条件下增广模型导致计算复

杂度增加的问题，使用一种由状态滤波器和气动

参数滤波器组成的分离估计模型替代增广模型。

同时，对模型中变化较大的参数进行机动频率

ＩＭＭ建模，提高了模型匹配程度。
４）仿真结果表明，动力学模型性能显著优于

运动学模型。同时，在不同条件下对比 ３种动力
学模型可知，本文所提的２种模型对位置、速度和
气动参数的估计精度好于 ＭａＲＶ模型，Ｂａｎｋ模型
显著优于 Ｓｐｉｒａｌ模型，且计算复杂度更小。下一
步将继续深入研究 ＨＧＶ动力学特性，以期构建更
加精细的动力学模型，进一步改善估计精度。
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ｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｏｔｈｅｒｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒｓｕｃｈｔａｒｇｅｔｓ．Ｉｎｔｈｅｍｅａｎｔｉｍｅ，ｔｈｅ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｂａｎｋｍｏｄｅｌｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｔｈｅｓｐｉｒａｌｍｏｄｅｌ，ａｎｄｉｔｓｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｉｓ
ｓｍａｌｌｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ；ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒ；ｄｙｎａｍｉｃ
ｍｏｄｅｌｉｎｇ；ｉｎｔｅｒａｃｔｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０５１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０６１２１８：２２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６１２．１００７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＡＡ７３２６０４２，２０１５ＡＡ８３２１４７１）；Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒ

ＭｉｌｉｔａｒｙＰｏｓｔｇｒａｄｕａｔｅｓｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＪＹ３１２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１２４６１１７９６＠ｑｑ．ｃｏｍ

４６１２
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线性伪谱模型预测能量最优姿态机动控制方法

冯逸骏，陈万春，杨良

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对大气层外飞行器大角度姿态机动控制问题，提出了一种能量最优的线
性伪谱模型预测大角度姿态机动控制方法。首先，通过离线弹道规划获得满足初始、终端约束

且能量最优的姿态机动控制轨迹；然后，以离线弹道为基准对姿态动力学方程进行小扰动线性

化处理，获得以状态偏差为自变量的线性误差传播方程；最后，以能量最优作为性能指标，通过

高斯伪谱法对原问题进行离散，推导获得满足终端偏差修正的控制解析表达式。数值计算和

蒙特卡罗仿真表明，该方法不仅计算精度高、求解速度快，满足实时计算要求，而且具有较强的

鲁棒性，能够实时消除各种干扰。此外，在同等控制精度条件下，该方法相对传统线性二次型

调节器（ＬＱＲ）跟踪方法，能量消耗减小１０％。
关　键　词：姿态控制；线性伪谱；模型预测控制；能量最优；轨迹跟踪
中图分类号：Ｖ４４８．２２＋２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１６５１１

　　现代空间任务通常要求飞行器具有良好的姿
态机动能力

［１］
。空间飞行器的姿态机动是指飞

行器在外太空作大角度的姿态调整
［２］
。相比于

人造卫星、空间站等航天器，空间飞行器（如亚轨

道飞行器、动能拦截器、轨道再入攻击器等，以下

简称飞行器）的姿态机动存在以下特点：①姿态
机动角度大、时间短；②一般为主动控制，多采用
反作 用 控 制 系 统 （Ｒｅａｃｔｉｏｎ ＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓ，
ＲＣＳ），甚至是定推力的 ＲＣＳ进行控制；③关心能
量消耗，在满足精度条件下要求机动耗能尽可能

小；④由于机动时间短，通常忽略如重力梯度、太
阳光压等扰动。以上特点为飞行器姿态机动控制

系统的设计提出了新的挑战。

飞行器在外太空姿态机动的过程中通常可看

作为刚体。描述六自由度刚体姿态的系统通常是

具有强耦合特性的多输入多输出（ＭＩＭＯ）非线性
系统，因此飞行器能量最优姿态机动控制问题实

质上是有限时域内非线性系统最优控制问题的一

个特例。针对此问题，Ｂｈａｒａｄｗａｊ等提出了逆最优
控制（ｉｎｖｅｒｓｅｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ）的方法［３］

，通过构造

李雅普诺夫函数和求解 ＨＪＢ（ＨａｍｉｌｔｏｎＪａｃｏｂｉ
Ｂｅｌｌｍａｎ）方程获得反馈控制量，实现满足性能指
标最优的动力学系统控制，并被广泛用于飞行器

能量最优姿态机动和控制当中，如文献［４７］。然
而，逆最优控制方法满足的是终端精度与能量消

耗的加权和在无穷时域上的最优，并非有限时间

内满足终端条件的能量最优控制。同时，逆最优

控制姿态机动的终端精度、机动时间和消耗能量

取决于若干控制参数的调节，在实际使用中有所

不便。

为此，本文提出了一种基于模型预测控制

（ＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＣｏｎｔｒｏｌ，ＭＰＣ）和线性伪谱的能
量最优姿态机动控制方法。

模型预测控制是一种基于滚动优化的在线控

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180418.0859.001.html
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制策略，具有对模型要求低、抗干扰性好、鲁棒性

强等优点，能够在优化性能指标的同时处理各种

约束条件，得到了工程技术人员和理论研究者的

重视，并被应用到飞行器姿态控制问题的研究当

中
［１，８９］

。近年来，快速 ＭＰＣ逐渐引起关注。模型
预测控制通常涉及到当前状态线性化后的局部最

优控制问题，一般地，求解该最优控制问题可转化

为求解一个两点边值问题（ＴｗｏＰｏｉｎｔＢｏｕｎｄａｒｙ
ＶａｌｕｅＰｒｏｂｌｅｍ，ＴＰＢＶＰ），专家学者为提高控制指
令求解速率和控制精度做了大量工作

［１０］
，针对具

有强终端约束以及二次性能指标的控制问题，提

出了模型预测静态规划（ＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＳｔａｔｉｃ
Ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＭＰＳＰ）非线性最优控制方法［１１］

，并

将其成功运用在飞行器再入制导领域
［１２］
。尽管

ＭＰＳＰ方法能获得全局最优解，但其在计算过程
中需要采用大量离散节点以保证积分精度，导致

计算效率较低。针对该问题，Ｙａｎｇ等［１３］
提出了

线性高斯伪谱模型预测控制（ＬｉｎｅａｒＧａｕｓｓＰｓｅｕ
ｄｏｓｐｅｃｔｒａｌＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＣｏｎｔｒｏｌ，ＬＧＰＭＰＣ）方
法，该方法综合了非线性近似模型预测控制、线性

二次最优控制以及高斯伪谱法，采用较 ＭＰＳＰ更
少的离散节点达到更高的计算效率及精度，被应

用于大气层外制导
［１４］
。针对多段问题，Ｙａｎｇ

等
［１５］
又在 ＬＧＰＭＰＣ的基础上提出了多段线性伪

谱模型预测控制（ＭｕｌｔｉｓｅｇｍｅｎｔＬｉｎｅａｒＰｓｅｕｄｏ
ｓｐｅｃｔｒａｌＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＣｏｎｔｒｏｌ，ＭＬＰＭＰＣ）方法，
并被成功应用于飞行器再入段制导。

本文在 ＬＧＰＭＰＣ和 ＭＬＰＭＰＣ方法的基础上，
针对飞行器姿态机动问题，利用 ＫＫＴ（Ｋａｒｕｓｈ
ＫｕｈｎＴｕｃｈｅｒ）条件和线性伪谱推导了能量最优控
制指令修正量的解析表达式，从而得到基于线性

伪谱模型预测控制的能量最优姿态机动控制方

法。该方法能够同时满足多个终端约束，并保证

修正后的控制指令仍然满足能量最优。基于线性

伪谱模型预测控制的能量最优姿态机动控制方法

的基本策略为：根据飞行任务离线优化出初始姿

态机动轨迹，实际飞行过程中在线修正标称控制

以保证姿态机动终端精度，同时迭代更新姿态机

动标称轨迹。数值仿真结果表明，该方法能够在

限定时间内实现能量最优大角度姿态机动，在近

似精度的前提下，相比于传统线性二次型调节器

（ＬｉｎｅａｒＱｕａｄｒａｔｉｃＲｅｇｕｌａｔｏｒ，ＬＱＲ）跟踪节省约
１０％的能量消耗。

１　飞行器模型及姿态机动问题

本文采用修正罗德里格斯参数（ＭｏｄｉｆｉｅｄＲｏ

ｄｒｉｇｕｅｓＰａｒａｍｅｔｅｒｓ，ＭＲＰｓ）描述飞行器姿态。考虑
一般的刚体飞行器，其姿态运动学和动力学方程

可描述为

Ｊω ＝Ｓ（ω）Ｊω＋ｕ＋ｄ
σ＝Ｇ（σ）{ ω

（１）

式中：Ｊ＝ｄｉａｇ（Ｊ１，Ｊ２，Ｊ３）为飞行器转动惯量矩阵；

ω＝［ω１ ω２ ω３］Ｔ为飞行器本体系相对于惯性

系的姿态角速度矢量；ｕ＝［ｕ１ ｕ２ ｕ３］Ｔ为飞行

器的控制力矩矢量；ｄ＝［ｄ１ ｄ２ ｄ３］Ｔ为飞行器

受到的干扰力矩矢量；σ＝［σ１ σ２ σ３］Ｔ 为

ＭＲＰｓ，描述了飞行器的本体系相对于惯性系的姿
态；Ｓ（·）算子为 ３×３的反对称矩阵，对于任意

一个向量 ａ＝［ａ１ ａ２ ａ３］Ｔ，有

Ｓ（ａ）＝

０ ａ３ －ａ２
－ａ３ ０ ａ１
ａ２ －ａ１









０

（２）

Ｇ（σ）∈Ｒ３×３为飞行器姿态运动学矩阵，定义为

Ｇ（σ）＝１２ Ｉ３×３－Ｓ（σ）＋σσ
Ｔ－１＋σ

Ｔσ
２

Ｉ３×( )３
（３）

式中：Ｉ３×３为３×３单位矩阵。飞行器姿态机动过
程中，控制力矩存在如式（４）幅值约束：

ｕｉ≤ Ｕｉｍａｘ　ｉ＝１，２，３ （４）

式中：Ｕｉｍａｘ＞０为每个姿态控制通道上的最大力
矩幅值。

设状态量 ｘ＝［σ１　σ２　σ３　ω１　ω２　ω３］
Ｔ
，

则飞行器姿态运动系统可采用状态空间的形式描

述为

ｘ＝ＦＡ（ｘ）＋ＦＢｕ＋ＦＢｄ

ｙ＝ＦＣｘ＋
{ ｒ

（５）

式中：ＦＡ（ｘ）∈ Ｒ
６×６
为状态转移矩阵，可由

式（１）～式（３）推出；ＦＢ ＝［０３×３ Ｊ－１］Ｔ为控制

转移矩阵；此处假设飞行器的姿态和姿态角速度

均可被测量，故 ＦＣ ＝Ｉ６×６；ｒ＝［ｒ１ ｒ２ ｒ３］Ｔ为测

量误差；ｄ＝［ｄ１ ｄ２ ｄ３］Ｔ为干扰力矩。

综上，飞行器能量最优姿态机动问题可描述

为：寻找时变控制指令 ｕ（ｔ）∈Ｒ３，使得满足状态

空间方程式（５）的系统的状态量 ｘ在有限时间
ｔｆ≤Ｔ（Ｔ为当前姿态机动时间）内从初始状态 ｘ

ｔａｒ
０

转变为终端状态 ｘｔａｒｆ，同时满足过程约束和控制消
耗的能量最优，即

ｍｉｎΦ ＝（ｘ（ｔｆ），ｔｆ）＋∫
ｔｆ

ｔ０
φ（ｘ，ｕ，ｔ）ｄｔ

６６１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 冯逸骏，等：线性伪谱模型预测能量最优姿态机动控制方法

ｓ．ｔ．

ｘ＝ＦＡ（ｘ）＋ＦＢｕ

ｘ（ｔ０）＝ｘ
ｔａｒ
０

ｘ（ｔｆ）＝ｘ
ｔａｒ
ｆ　ｔｆ≤ Ｔ

ｕｉ≤ Ｕｉｍａｘ　ｉ＝１，２，













３

（６）

式中：ｔ０和 ｔｆ分别为飞行器姿态机动的起始时刻
和终端时刻；为末值型项指标；φ为积分型项指
标。此处性能指标 Φ只考虑能量最优，故只与控
制量相关，一般地，取

Φ ＝∫
ｔｆ

ｔ０

（ｕ２１＋ｕ
２
２＋ｕ

２
３）ｄｔ （７）

２　线性伪谱能量最优姿态机动控制

线性伪谱模型预测控制方法的主要思想为：

将非线性动力学方程在标称状态量附近进行拟线

性化，建立一个以偏差为自变量的线性微分方程，

通过拉格朗日插值多项式对该线性微分方程的状

态量进行逼近，将微分动力学约束通过正交配点转

化为一组多变量代数约束，最终将非线性方程的积

分问题转化为一个连续求解线性代数方程组的问

题，从而得到非线性动力学过程的终端状态与状态

偏差、控制偏差的等式关系，以实现偏差修正
［１３１４］

。

基于线性伪谱模型预测控制的能量最优姿态

机动控制策略需要基于一条标称机动轨迹，因此

须先求解最优控制问题，规划得到标称机动轨迹。

本文采用高斯伪谱法将能量最优姿态机动问题离

散为非线性规划问题，采用 ＳＮＯＰＴ工具包求解该
非线性规划问题。标称机动轨迹的具体求解及优

化过程，并非本文研究重点，此处不再赘述。

线性伪谱模型预测能量最优姿态机动控制方

法可以分为终端状态解析预测和控制指令修正两

部分。

２．１　线性伪谱姿态机动终端状态解析预测
一般地，考虑具有终端约束的姿态机动非线

性动力学方程如下：

ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ） （８）
假设已存在一条能量最优姿态机动标称轨

迹，则标称轨迹中每一时刻的状态量 珘ｘ（ｔ）、控制
量 珘ｕ（ｔ）与该时刻实际的状态量 ｘ（ｔ）、控制量ｕ（ｔ）
的偏差定义为

δｘ（ｔ）＝珘ｘ（ｔ）－ｘ（ｔ）
δｕ（ｔ）＝珘ｕ（ｔ）－ｕ（ｔ{ ）

（９）

标称轨迹的终端状态量 珘ｘ（ｔｆ）与实际的终端
状态量 ｘ（ｔｆ）之间的偏差定义为
δｘｆ＝珘ｘ（ｔｆ）－ｘ（ｔｆ） （１０）

称 δｘ（ｔ）为状态偏差，δｕ（ｔ）为控制修正。将
动力学方程在标称状态量 珘ｘ附近进行泰勒展开，
并忽略二阶以上高阶项，可得一组以状态偏差

δｘ（ｔ）为自变量的误差传播动力学方程为
δｘ（ｔ）＝Ａ（ｔ）δｘ（ｔ）＋Ｂ（ｔ）δｕ（ｔ） （１１）
式中：Ａ（ｔ）∈Ｒ６×６为状态误差传播矩阵，Ｂ（ｔ）∈
Ｒ６×３为控制误差传播矩阵。对式（１）～式（３）描
述的飞行器姿态动力学系统而言，状态误差传播

矩阵和控制误差传播矩阵的具体形式为

Ａ（ｔ）＝
１
２
Ａ１１

１
２
Ａ１２

０３×３ ２Ａ











２２

Ｂ（ｔ）＝
０３×３

Ｊ－[ ]１ （１２）

其中：Ａ１１∈Ｒ
３×３
，Ａ１２∈Ｒ

３×３
，Ａ２２∈Ｒ

３×３
，具体表达

式分别为

Ａ１１ ＝

ω１σ１＋ω２σ２＋ω３σ３ －ω１σ２＋ω２σ１＋ω３ －ω１σ３－ω２＋ω３σ１

ω１σ２－ω２σ１－ω３ ω１σ１＋ω２σ２＋ω３σ３ ω１－ω２σ３＋ω３σ２

ω１σ３＋ω２－ω３σ１ －ω１＋ω２σ３－ω３σ２ ω１σ１＋ω２σ２＋ω３σ











３

（１３）

Ａ１２＝

Ｋ＋σ２１ －σ３＋σ１σ２ σ２＋σ１σ３

σ３＋σ１σ２ Ｋ＋σ２２ －σ１＋σ２σ３
－σ２＋σ１σ３ σ１＋σ２σ Ｋ＋σ











２

３

（１４）

Ａ２２ ＝

０ Ｓ１ω３ Ｓ１ω２

Ｓ２ω３ ０ Ｓ２ω１

Ｓ３ω２ Ｓ３ω１











０

（１５）

式中：Ｋ、Ｓ１、Ｓ２和 Ｓ３为中间变量，其表达式分
别为

Ｋ＝１－σ２１－σ
２
２－σ

２
３ （１６）

Ｓ１ ＝－
Ｊ３－Ｊ２
Ｊ１

（１７）

Ｓ２ ＝－
Ｊ１－Ｊ３
Ｊ２

（１８）

Ｓ３ ＝－
Ｊ２－Ｊ１
Ｊ３

（１９）

对状态量和控制量进行伪谱离散时，通常有

３种高斯正交节点可供选择：ＬＧ（ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓ）
节点、ＬＧＲ（ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓＲａｄａｕ）节点、ＬＧＬ
（ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓＬｏｂａｔｔｏ）节点。其中，ＬＧ节点不

７６１２
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含终端点，ＬＧＲ节点含有一个终端点（通常为左端
归一化时间 τ＝－１），ＬＧＬ节点含有 ２个终端点，
如图１所示。考虑到工程实际中的控制连续性，此
处选取 ＬＧＲ节点对状态量和控制量进行离散。

首先，将实际机动时间 ｔ∈［ｔ０，ｔｆ］映射到归一
化时间 τ∈［－１，１］上：

ｔ＝
ｔｆ－ｔ０
２ τ＋

ｔｆ＋ｔ０
２

（２０）

则归一化后的误差传播动力学方程为

ｄδｘ
ｄτ
＝ｐＡ（τ）δｘ＋ｐＢ（τ）δｕ （２１）

式中：ｐ为归一化转换变量，其表达式为

ｐ＝
ｔｆ－ｔ０
２

（２２）

定义 Ｌｌ（τ）为 Ｎ阶拉格朗日插值多项式的第
ｌ项，τｉ为 Ｎ阶拉格朗日多项式的根（Ｎ阶拉格朗
日插值多项式有 Ｎ＋１个根），则可将误差传播动
力学方程中的状态偏差 δｘ用一组由 ＬＧＲ节点 τｉ
为支撑点所形成的拉格朗日插值多项式基的线性

组合 δ^ｘＮ进行拟合：

δ^ｘＮ（τ）＝∑
Ｎ

ｌ＝０
δ^ｘ（τｌ）Ｌｌ（τ） （２３）

同样地，本文得到控制量的插值拟合：

δ^ｕＮ（τ）＝∑
Ｎ

ｌ＝０
δ^ｕ（τｌ）Ｌｌ（τ） （２４）

拉格朗日插值多项式满足以下性质：

Ｌｌ（τｋ）＝
１　　 ｌ＝ｋ
０ ｌ≠{ ｋ

（２５）

故有

δ^ｘＮ（τｌ）＝δ^ｘ（τｌ） （２６）
通过对状态量求导可得

δ^ｘ
·
Ｎ
（τｋ）＝∑

Ｎ

ｌ＝０
Ｄｋｌδ^ｘ（τｌ） （２７）

式中：微分逼近矩阵 Ｄ∈ＲＮ×（Ｎ＋１）是通过对拉格
朗日插值多项式的各个元素分别求导获得的，其

具体表达式为

图 １　高斯正交节点示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＧａｕｓｓｑｕａｄｒａｔｕｒｅｐｏｉｎｔｓ

Ｄｋｉ ＝Ｌ
·

ｉ（τｋ）＝∑
Ｎ

ｌ＝０，ｌ≠ｉ

∏
Ｎ

ｊ＝０，ｊ≠ｉ，ｌ
（τｋ－τｊ）

∏
Ｎ

ｊ＝０，ｊ≠ｉ
（τｉ－τｊ）

（２８）

记 δ^ｘｌ＝δ^ｘ（τｌ），δ^ｕｌ＝δ^ｕ（τｌ），则微分动力学
约束不仅能转化为一组代数约束，并且能够表示

为 ＬＧＲ节点上各个预测状态偏差和控制修正的
函数：

∑
Ｎ

ｌ＝０
Ｄｋｌδ^ｘｌ ＝ｐＡ（τｋ）δ^ｘｋ＋ｐＢ（τｋ）δ^ｕｋ （２９）

式中：ｋ＝１，２，…，Ｎ。
为保证控制指令的连续性，令 δ^ｕ０＝［０　０

０］Ｔ，但 δ^ｘ０通常情况下并不为零（否则没有控制
修正的必要）。

除了 τ０时刻以外，其他节点时刻 τｉ的预测
状态偏差 δ^ｘｉ和控制修正 δ^ｕｉ都是未知的。设其
他 ＬＧＲ节点上的误差传播动力学方程预测状态
偏差和控制修正序列为

δ^Ｘ＝［δ^ｘＴ１ δ^ｘＴ２ … δ^ｘＴＮ］
Ｔ∈Ｒ６Ｎ×１

δ^Ｕ ＝［δ^ｕＴ１ δ^ｕＴ２ … δ^ｕＴＮ］
Ｔ∈Ｒ３Ｎ×{ １

（３０）

重新组合微分逼近矩阵 Ｄ，可得到预测状态
偏差序列和控制修正序列表示的关系式如下：

Ｄ０δｘ０＋Ｄ１：Ｎδ^Ｘ＝ｐＡ
 δ^Ｘ＋ｐＢ δ^Ｕ （３１）

其中：

Ｄ０ ＝
Ｄ６×６１０


Ｄ６×６Ｎ











０

∈ Ｒ６Ｎ×６ （３２）

Ｄ１：Ｎ ＝
Ｄ６×６１１ … Ｄ６×６１Ｎ
 

Ｄ６×６Ｎ１ … Ｄ６×６











ＮＮ

∈ Ｒ６Ｎ×６Ｎ （３３）

Ｄ６×６ｉｊ ＝ＤｉｊＩ６×６ （３４）

矩阵 Ａ和 Ｂ的表达式分别为

Ａ ＝
Ａ（τ１） … ０

  

０ … Ａ（τＮ









）

∈ Ｒ６Ｎ×６Ｎ （３５）

Ｂ ＝
Ｂ（τ１） … ０

  

０ … Ｂ（τＮ









）

∈ Ｒ６Ｎ×３Ｎ （３６）

则其他 ＬＧＲ节点上的各个状态量可表示为

δ^Ｘ＝［Ｄ２：Ｎ －ｐＡ
（τ）］－１［ｐＢ（τ）δ^Ｕ－Ｄ１δｘ０］

（３７）
在伪谱离散过程中，ＬＧＲ节点并不包括最右

侧的终端节点（τ＝１），但终端状态偏差预测 δ^ｘｆ
可以通过高斯型积分公式表示为初始状态偏差

８６１２
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δｘ０和其他 ＬＧＲ节点状态偏差预测 δ^Ｘ的显式函
数关系：

δ^ｘｆ＝ｗ０ｐＡ（τ０）δｘ０＋

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
ｗｉｐ（Ａ（τｉ）δ^ｘｉ＋Ｂ（τｉ）δ^ｕｉ） （３８）

式中：ｗｉ为高斯型积分的权函数，可通过数值计
算获得，则终端状态偏差预测 δ^ｘｆ可表示为
δ^ｘｆ＝ｗ０ｐＡ（τ０）δｘ０＋

　　ｐ［Ａ（τ１）Ａ（τ２）… Ａ（τＮ）Ａ（τＮ） ］Ｗｘδ^Ｘ＋

　　ｐ［ｗ１Ｂ（τ１）ｗ２Ｂ（τ２）… ｗＮＢ（τＮ）ｗＮＢ（τＮ） ］δ^Ｕ （３９）

其中：Ｗｘ
为高斯型积分公式的权函数矩阵，可表

示为

Ｗｘ ＝
Ｗ６×６
１ … ０

  

０ … Ｗ６×６











Ｎ

∈ Ｒ６Ｎ×６Ｎ （４０）

Ｗ６×６
ｉ ＝

ｗｉ … ０

  

０ … ｗ









ｉ

∈ Ｒ６×６ （４１）

最终，可得预测终端状态偏差 δ^ｘｆ关于初始
状态偏差 δｘ０和控制修正 δ^Ｕ的显式解析表达式
形式如下：

δ^ｘｆ＝Ｋ
ｘδｘ０＋Ｋ

ｕδ^Ｕ （４２）

式中：Ｋｘ∈Ｒ６×６，Ｋｕ∈Ｒ６×３Ｎ，具体表达式分别为
Ｋｘ ＝ｗ０ｐＡ（τ０）－

　　ｐ［Ａ（τ１） Ａ（τ２） … Ａ（τＮ）Ａ（τＮ） ］Ｗｘ
［Ｄ２：Ｎ －

　　ｐＡ′］－１Ｄ１ （４３）

Ｋｕ ＝ｐ［ｗ１Ｂ（τ１） ｗ２Ｂ（τ２） … ｗＮＢ（τＮ）ｗＮＢ（τＮ） ］＋

　　ｐ２［Ａ（τ１） Ａ（τ２） … Ａ（τＮ）Ａ（τＮ） ］Ｗｘ
［Ｄ２：Ｎ －

　　ｐＡ′］－１Ｂ （４４）
至此，本文获得了预测终端状态偏差关于初

始状态偏差和控制修正的解析等式关系。

２．２　线性伪谱能量最优姿态机动控制指令修正
在求得预测终端状态偏差关于初始状态偏差

和控制修正的解析等式关系后，可以根据最优控

制理论反推控制指令修正量。

设当前时刻为 ｔ０，已知标称状态量 珘ｘ（ｔ）和控
制量 珘ｕ（ｔ），则终端时刻 ｔｆ的预测状态偏差 δ^ｘｆ，有
以下２种预测方法：

１）求当前状态量与标称状态量的初始偏差
δｘ０＝珘ｘ（ｔ０）－ｘ（ｔ０），根据式（４２）来预测终端状态
偏差 δ^ｘｆ。

２）以当前状态作为初始状态，保持控制为标称
控制，进行数值积分，从而预测终端状态偏差 δ^ｘｆ。

本文采用方法 １）预测终端状态偏差，采用方
法２）修正标称控制量及标称状态量。其原因如

下：对于终端偏差的预测而言，方法 １）和方法 ２）
的精度相当，且由于方法 １）无需积分，计算速度
更快。然而，方法１）成立的前提是基于一条准确
的标称轨迹，如果采用方法１）进行标称轨迹的更
新，将会导致标称轨迹与实际轨迹的误差不断累

计。因此，尽管方法 ２）涉及数值积分，速度较慢，
但对于标称轨迹的准确获取仍是必要的。

采用方法 ２）得到新的标称轨迹以及积分预
测终端偏差 ｘ^ｐｒｅｄｉｃｔｆ 后，由于初始状态偏差 δｘ０≡０，
式（４２）可以简写为
δ^ｘｆ＝Ｋ

ｕδ^Ｕ （４５）
控制修正的目的在于消除当前的积分预测终

端偏差 δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆ ，因此可令修正控制量产生反向的

终端偏差以抵消原有偏差：

－δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆ ＝Ｋｕδ^Ｕ （４６）

由于 δ^Ｕ∈Ｒ３Ｎ×１，δ^ｘｆ∈Ｒ
６×１
，根据式（４５）可

知 δ^Ｕ必然存在多解（一般取 ＬＧＲ节点数 Ｎ≥
６），则必然存在一组解 δ^Ｕｍｉｎ（ｔ）使得式（４７）最小：

Φ ＝∫
ｔｆ

ｔ０

（ｕ２１＋ｕ
２
２＋ｕ

２
３）ｄｔ＝

　　∫
ｔｆ

ｔ０
∑
３

ｉ＝１
（珘ｕｉ（ｔ）－δ^ｕｉ（ｔ））

２ｄｔ （４７）

注意，能量最优是指修正后的控制消耗的能

量最小，而非控制修正量本身消耗能量最小，即并

非 Φ′＝∫
ｔｆ

ｔ０

（δ^ｕ２１（ｔ）＋δ^ｕ
２
２（ｔ）＋δ^ｕ

２
３（ｔ））ｄｔ。

将 Φ展开，有

Φ ＝∫
ｔｆ

ｔ０
∑
３

ｉ＝１

珘ｕ２ｉｄｔ＋∫
ｔｆ

ｔ０
∑
３

ｉ＝１
（δｕ２ｉ －２珘ｕｉδｕｉ）ｄｔ（４８）

由于 珘ｕｉ为标称控制量，故有

∫
ｔｆ

ｔ０
∑
３

ｉ＝１

珘ｕ２ｉｄｔ＝ｃｏｎｓｔ

ｍｉｎΦｍｉｎΦ ＝∫
ｔｆ

ｔ０
∑
３

ｉ＝１
（δｕ２ｉ －２珘ｕｉδｕｉ）ｄ

{ ｔ

（４９）
设 ｔｋ（ｋ＝１，２，…，Ｎ）为［ｔ０，ｔｆ］上 ＬＧＲ节点所

在的时间点，珘ｕｉｋ为第 ｉ通道在 ｔｋ时刻的标称控制，

δ^ｕｉｋ为第 ｉ通道在 ｔｋ时刻的控制修正，则可用 ＬＧＲ

节点上的离散值 δ^ｕｉｋ对全时域积分 Φ
进行拟合：

Φ ＝∫
ｔｆ

ｔ０
∑
３

ｉ＝１
（δｕ２ｉ －２珘ｕｉδｕｉ）ｄｔ＝

　　∑
３

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｋ＝１
ｗｋ δｕ２ｉｋ－２珘ｕｉｋδ^ｕ( )( )ｉｋ

（５０）

式中：ｗｋ为高斯型积分的权函数。

故求解 δＵ^ｍｉｎ的问题可描述为一个二次规划
问题：

９６１２
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ｍｉｎΦ ＝∑
３

ｉ＝
(

１
∑
Ｎ

ｋ＝１
ｗｋ（δ^ｕ

２
ｉｋ－２珘ｕｉｋδ^ｕｉｋ )）

－δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆ ＝Ｋｕδ^Ｕ
{ ｍｉｎ

（５１）

此二次规划问题可利用成熟算法迭代求得数

值解，此处给出其解析解的求解过程。定义拉格

朗日函数 Ｌ为

Ｌ＝∑
３

ｉ＝
(

１
∑
Ｎ

ｋ＝１
ｗｋ（δ^ｕ

２
ｉｋ－２珘ｕｉｋδ^ｕｉｋ )） －

　　∑
６

ｉ＝１
λｉ（ｋ

ｕ
ｉδ^Ｕ＋δ^ｘ

ｐｒｅｄｉｃｔ
ｆｉ ） （５２）

式中：ｋｕｉ为矩阵 Ｋ
ｕ
的第 ｉ行；δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆｉ 为 δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆ 的

第 ｉ项；λｉ为拉格朗日乘子，则有

Ｌ
δ^ｕｉｋ

＝０

Ｌ
λｉ

＝{ ０
（５３）

经代数运算，可得

δ^Ｕｍｉｎ ＝ １２Ω
（Ｋｕ）Ｔλ－珟Ｕ

λ＝２Ｐ－１（－δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆ ＋Ｋｕ珟Ｕ
{

）

（５４）

式中：珟Ｕ∈Ｒ３Ｎ×１为 ＬＧＲ节点上的标称控制，λ＝

［λ１ λ２ … λ６］Ｔ，Ω∈Ｒ３Ｎ×３Ｎ，其表达式为

Ω ＝
Ω１ … ０

  

０ … Ω









Ｎ

Ωｉ ＝

１／ｗｉ ０ ０

０ １／ｗｉ ０

０ ０ １／ｗ










ｉ

　ｉ＝１，２，…，















Ｎ

（５５）
Ｐ∈Ｒ６×６，设其第 ｉ行 ｊ列的元素为 ｐｉｊ，则有

ｐｉｊ＝∑
３Ｎ

ｍ＝１

ｋｕｉｍｋ
ｕ
ｊｍ

Ωｍｍ
（５６）

式中：ｋｕｉｍ为矩阵 Ｋ
ｕ
第 ｉ行 ｍ列的元素；Ωｍｍ为矩

阵 Ω第 ｍ行 ｍ列的元素。
根据式（５４）～式（５６）即可求出能量最优的

ＬＧＲ节点控制修正量 δ^Ｕｍｉｎ，从而根据式（２４）插
值得到每一时刻的控制修正 δ^ｕｍｉｎ（ｔ），得到既满
足终端约束又保证能量最优的姿态机动控制

ｕｍｉｎ（ｔ）为
ｕｍｉｎ（ｔ）＝珘ｕ（ｔ）－δ^ｕｍｉｎ（ｔ） （５７）

需要注意的是，为简单起见，本文在推导线性

伪谱模型预测控制修正时定义了状态量偏差

δｘ＝珘ｘ－ｘ，然而，δｘ的前３项δσｉ＝珟σｉ－σｉ并非严
格意义上的姿态偏差，只是作为便于计算与推导的

与姿态有关的状态量偏差，没有实际的物理意义。

任何的３个参数姿态表示方法都不可能是全
局非奇异的。设采用 σ代表的姿态机动等价于
绕单位固定轴 ｅ^旋转角度 ，对应的姿态四元数
为 Ｑ＝［ｑ０　ｑ１　ｑ２　ｑ３］

Ｔ
，当 →３６０°时（或 ｑ０→

－１时），σ→∞，ＭＲＰｓ参数发生奇异，无法表
示飞行器姿态，同时当 接近 ３６０°时，微小的偏
差 δ将带来巨大的偏差 δσ，推导线性伪谱模型
预测控制修正时的线性化前提便不再成立。

由于四元数 ±Ｑ代表的是同一姿态变换，因
此本文在进行线性伪谱模型预测控制修正时有以

下特殊规定：规定姿态四元数 Ｑ的第 １项 ｑ０≥０，
若 ｑ０＜０，取 Ｑ＝－Ｑ。作上述人为规定后，能够
避免 ＭＲＰｓ在表示姿态时的奇异性，即当实际姿
态偏差为小值时，ＭＲＰｓ参数偏差 δσ也为小值，
从而保证线性伪谱模型预测控制修正方法中的线

性化前提成立。

２．３　能量最优姿态机动控制方法实施步骤
线性伪谱模型预测能量最优姿态机动控制方

法的具体实施步骤如下：

步骤１　机动任务初始化：设置姿态机动的
任务参数，包括姿态机动时间限制 Ｔ，初始姿态角
［γ０　θ０　ψ０］，初始姿态角速度［ω１０　ω２０　ω３０］，
终端姿态角［γｆ　θｆ　ψｆ］，终端姿态角速度［ω１ｆ
ω２ｆ　ω３ｆ］，控制幅值约束［Ｕ１ｍａｘ　Ｕ２ｍａｘ　Ｕ３ｍａｘ］等。

步骤２　获得姿态机动能量最优标称控制轨
迹：利用高斯伪谱法将飞行器能量最优姿态机动

最优控制问题转化为非线性规划问题，再利用

ＳＮＯＰＴ求解该非线性规划问题，从而获得飞行器
能量最优姿态机动标称轨迹 珘ｘ（ｔ）及 珘ｕ（ｔ）。

步骤３　修正参数设置：设置线性伪谱模型
预测控制修正方法的节点数 Ｎ，数值积分步长，控
制修正更新检查间隔 τｃｈｅｃｋ，控制修正阈值 δｘ

ＴＨ
ｆ

（注：δｘＴＨｆ 为矢量，以便于针对各个通道的姿态角
和角速度分别设定阈值）。

步骤４　基准控制段：飞行器将按照标称控
制轨迹进行姿态机动控制，同时记录当前的时间；

若当前时间距上次更新检查时间到达 τｃｈｅｃｋ时，进
入步骤５；若当前时间到达姿态机动限定时间 Ｔ
时，停止控制，完成姿态机动。

步骤５　控制更新检查：根据当前状态与标
称状态的差别，求出 δｘ０，利用式（４２），估算出积

分预测终端偏差 δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔ＿ｅｓｔｆ ，倘若 δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔ＿ｅｓｔｆ 矢量中

任一元素的绝对值大于其相应阈值，则根据当前

状态和标称控制，从当前时刻起进行数值积分，获

得当前状态控制不加修正下的积分预测终端偏差

δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆ ，若终端状态偏差的任一元素大于相应控

０７１２
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制修正阈值，则保存此次数值积分的轨迹作为临

时的标称轨迹，进入步骤６进行控制修正，否则返
回步骤４。无论控制更新与否，均重新设定上次
更新时间为当前时间。

步骤６　控制指令修正：基于线性伪谱、最优
控制理论、变分原理等获取终端状态量与高斯节

点的状态量、控制量之间的关系，根据步骤５得到
的终端状态预测偏差 δ^ｘｐｒｅｄｉｃｔｆ ，计算出控制指令修

正量 δｕ（ｔ），与标称控制 珘ｕ（ｔ）结合得到修正后的
控制量 ｕ（ｔ）＝珘ｕ（ｔ）－δｕ（ｔ），并将其作为新的标
称控制，返回步骤４。

３　能量最优姿态机动控制仿真

３．１　飞行器模型参数与控制参数设定

能量最优姿态机动控制仿真中使用的飞行器

模型参数如表１所示。
表 １　飞行器模型参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

参　数 Ｊ／（ｋｇ·ｍ２） Ｕｍａｘ／（Ｎ·ｍ）

数　值 ｄｉａｇ（５，７０，７０） ［５　１０　１０］

　　姿态机动任务的初始姿态角为
［γ０　θ０　ψ０］＝［－１００　８０　１２０］（°）

姿态机动的初始角速度为

［ω１０　ω２０　ω３０］＝［０　０　０］（°）／ｓ
机动目标终端姿态角为

［γｆ　θｆ　ψｆ］＝［０　０　０］（°）
机动目标终端角速度为

［ω１ｆ　ω２ｆ　ω３ｆ］＝［０　１　 －０．５］（°）／ｓ
机动时间限制为

Ｔ＝１０ｓ
其中：γ为绕飞行器本体系 ＯＸｂＺ轴转动的滚转
角；θ为绕飞行器本体系 ＯＹｂ轴转动的俯仰角；ψ
为绕飞行器本体系 ＯＺｂ轴转动的偏航角。飞行
器采用 ＺＹＸ的旋转顺序进行姿态变换。

取干扰力矩 ｄｉ～Ｎ（０，０．０５），欧拉角测量误
差 ｒｉａｎｇｌｅ～Ｎ（０，０．０５）（实际中，从陀螺仪上获取的
姿态信息通常为欧拉角形式，故此处设定的测

量误差 ｒｉ为欧拉角及角速度测量误差，仿真中再
通过参数变换得到 ＭＲＰｓ的测量误差），角速度测
量误差 ｒｉａｎｇｖｅｌ～Ｎ（０，０．０１）。

取线性伪谱模型预测控制中的拉格朗日插值

多项式的阶数 Ｎ＝８。
指令更新间隔时间设为 τｃｈｅｃｋ＝２ｓ。
姿态角控制修正阈值设为０．０１（单位：１），角

速度控制修正阈值设为０．００５（°）／ｓ。
为对比控制效果，本文同时进行了 ４组的

ＬＱＲ姿态机动控制的仿真，分别为
１）Ｑ＝１００×Ｉ６×６，Ｒ＝０．０１×Ｉ３×３，采用 ＬＱＲ

方法跟踪标称轨迹。

２）Ｑ＝１００×Ｉ６×６，Ｒ＝０．０１×Ｉ３×３，采用 ＬＱＲ
方法直接进行机动。

３）Ｑ＝１００×Ｉ６×６，Ｒ＝０．１×Ｉ３×３，采用 ＬＱＲ
方法跟踪标称轨迹。

４）Ｑ＝１００×Ｉ６×６，Ｒ＝０．１×Ｉ３×３，采用 ＬＱＲ
方法直接进行机动。

本文采用的仿真环境为：ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ５４２００Ｍ
处理器，４Ｇ内存，Ｗｉｎｄｏｗｓ７３２位操作系统以及
ＭＡＴＬＡＢＲ２０１３ａ。
３．２　能量最优姿态机动单次仿真

设初始姿态角偏差为

［Δγ０　Δθ０　Δψ０］＝［１．０７　３．４８　３．２８］（°）
初始角速度偏差为

［Δω１０　Δω２０　Δω３０］＝
　　［１．３９　 －１．８３　１．７５］（°）／ｓ

仿真结果如表２和图２～图４所示。
从仿真结果能够看出，线性伪谱能量最优姿

态机动控制能够达到较高的控制精度，实现飞行器

有限时间内的大角度姿态机动，并且相比于 ＬＱＲ
控制消耗更少的能量，同时其控制指令更加平滑。

同时能够看出，采用 ＬＱＲ跟踪标称轨迹的控
制精度要优于直接控制。对于 ＬＱＲ控制而言，面
临着终端精度和消耗能量之间的权衡，若仿真参

数 Ｒ选取较大，尽管消耗能量变小，控制平滑，但
终端精度下降；若仿真参数 Ｑ选取较大，终端
状态精度将提高，但消耗能量增大，同时控制量将

表 ２　姿态机动单次仿真结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｎｇｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

控制方法 ［γｆ　θｆ　ψｆ］／（°） ［ω１ｆ　ω２ｆ　ω３ｆ］／（（°）·ｓ
－１） Φ／（Ｎ２·ｍ２·ｓ）

线性伪谱模型预测控制 ［０．１５　 －０．１９　０．０７］ ［０．００８１　０．９４　 －０．４８］ ２４７．９８

ＬＱＲ跟踪标称轨迹参数１ ［０．２６　 －０．１６　０．３５］ ［－０．０９７　１．０４　 －０．５６］ ２６０．５４

ＬＱＲ直接控制参数１ ［７．７６　１７．７　 －９．７８］ ［２．２１　１．４３　 －３．２８］ ４８９．２２

ＬＱＲ跟踪标称轨迹参数２ ［１．１４　０．７　０．６２］ ［－０．１３　０．７５　 －０．７５］ ２４０．５８

ＬＱＲ直接控制参数２ ［８．７　２３．４　 －１２．１］ ［１．９３　４．０９　 －２．７６］ ２４９．７５

１７１２
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图 ２　能量最优姿态机动姿态角仿真曲线

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓｏｆ

ｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

图 ３　能量最优姿态机动角速度仿真曲线

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｏｆ

ｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

图 ４　能量最优姿态机动控制力矩仿真曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｏｆ

ｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

发生振荡。仿真表明，采用参数 １的 ＬＱＲ跟踪标
称轨迹的控制方法获得的姿态机动终端精度与线

性伪谱模型预测方法最为相近。

通过蒙特卡罗仿真，可以统计与比较这几种

方法在计算精度、计算时间、消耗能量之间的

差别。

３．３　能量最优姿态机动蒙特卡罗仿真
为了在终端精度相当的前提下比较能量消

耗，此处采用 ＬＱＲ跟踪标称轨迹（参数 １）的方法
与线性伪谱模型预测控制方法作蒙特卡罗仿真对

比。设初始姿态角偏差满足正态分布 Ｎ（０，１０），
初始角速度偏差满足正态分布 Ｎ（０，５），做２００次
蒙特卡罗仿真，结果如表 ３和表 ４、图 ５～图 ８
所示。

表 ３　姿态机动蒙特卡罗仿真终端精度

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｅｒｍｉｎａｌａｃｃｕｒａｃｙｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

ｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

终 端 项

线性伪谱模型

预测控制

ＬＱＲ跟踪
标称轨迹参数１

均　值 标 准 差 均　值 标 准 差

γｆ／（°） ０．００４７ ０．００４７ －０．０４６ ０．２２２３

θｆ／（°） －０．０５６５ ０．０５６５ －０．０５０ ０．１１８３

ψｆ／（°） ０．０２８４ ０．０２８４ ０．０２０ ０．１９８０

ω１ｆ／（（°）·ｓ
－１） ０．００４６ ０．００４６ －０．００８３ ０．０７６８

ω２ｆ／（（°）·ｓ
－１） ０．９９４６ ０．９９４６ １．０１４８ ０．０３１６

ω３ｆ／（（°）·ｓ
－１）－０．４９６２ ０．４９６２ －０．４８９７ ０．０５５７

表 ４　姿态机动蒙特卡罗仿真仿真时间

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｉｍｅｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓｕｓｉｎｇ

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

仿真时间

ＬＱＲ跟踪
标称轨迹
参数１

线性伪谱模型预测控制

８个节点 １０个节点 １２个节点

指令生成时间／ｍｓ １４．６ ５９ ７０ ７８

全过程仿真时间／ｓ ４．２８６ ４．１４３ ４．３５２ ４．７０４

图 ５　姿态机动蒙特卡罗仿真姿态角曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

ｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

２７１２
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　第 １０期 冯逸骏，等：线性伪谱模型预测能量最优姿态机动控制方法

图 ６　姿态机动蒙特卡罗仿真角速度曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

ｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 ７　姿态机动蒙特卡罗仿真终端精度散布图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃａｔｔｅｒｄｉａｇｒａｍｏｆｔｅｒｍｉｎａｌａｃｃｕｒａｃｙｏｆａｔｔｉｔｕｄｅ

ｍａｎｅｕｖｅｒｓｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 ８　姿态机动蒙特卡罗仿真能量消耗对比图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆａｔｔｉｔｕｄｅ

ｍａｎｅｕｖｅｒｓｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　　仿真中，线性伪谱能量最优姿态机动控制方
法（节点数为８）进行一次指令修正更新的计算时
间约为５９ｍｓ；ＬＱＲ控制指令更新一次的计算时间
约为 １４．６ｍｓ。尽管线性伪谱控制指令修正的计
算时间大于 ＬＱＲ控制，但该方法不需要每一时刻
都计算更新指令，只有在预测偏差大于设定阈值

的情况下才更新，在仿真中，指令更新数基本在

１～３次的范围内，故全过程仿真花费的时间两者
相差不大。因此，线性伪谱能量最优姿态机动控

制方法能够满足飞行器上计算的实时性要求。

从仿真结果可以看出，线性伪谱能量最优姿

态机动控制方法和 ＬＱＲ跟踪方法都能满足终端
约束，能够实现对初始偏差的修正，对干扰力矩以

及测量误差都有一定的抗干扰作用。然而，２种
方法的姿态机动轨迹并不相同，ＬＱＲ跟踪方法趋
向于尽快将当前状态修正到标称状态，而线性伪

谱能量最优姿态机动控制方法只关心终端状态是

否修正到目标状态，对中间过程并不关心。实际

上，当只关心终端约束时，并不需要立即将当前状

态修正到标称状态，而这种不必要的立即修正带

来了额外的能量消耗。

从控制的角度来看，线性伪谱能量最优姿态

机动控制方法更具有优势，因为其控制更加平稳，

而 ＬＱＲ跟踪的控制显得更加振荡。在考虑控制
器的动态特性后，ＬＱＲ的控制效果将会下降。

从图８可以看出，线性伪谱能量最优姿态机
动控制方法能量消耗小于 ＬＱＲ跟踪控制，前者平
均约能节省１０％的能量。

４　结　论

本文基于线性伪谱模型预测控制，设计了线

性伪谱能量最优姿态机动控制方法，该控制方法

具有以下优势：

１）能够实现限定时间内飞行器能量最优大
角度姿态机动，相比于 ＬＱＲ跟踪规划轨迹的方法
能够节省约１０％的能量消耗。

２）该方法能够得到的平滑且连续的控制量。
３）该方法能够快速地进行控制修正，满足在

线使用的要求。

４）该方法的设计思路能推广到更为一般的
具有终端约束的微分动力学系统跟踪问题上。

该方法目前还存在着以下缺陷：

１）实际使用中，需根据飞行器的计算能力进
行节点数、积分步长和控制精度之间的权衡。

２）修正得到的控制量无法保证一定满足过
程约束，若直接在得到的修正控制量上增加限幅

模块，则得到的修正控制无法保证能量最优。同

时可能导致额外的控制更新。

３）本文提出的方法只适用于连续控制，不适
用于 ＢａｎｇＢａｎｇ控制（开关式控制）。

第２）、３）点缺陷，将是未来的研究重点。

３７１２
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航制导与控制。

陈万春　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行力

学、导航制导与控制。
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　第 １０期 冯逸骏，等：线性伪谱模型预测能量最优姿态机动控制方法

Ｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｕｓｉｎｇｌｉｎｅａｒｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌ
ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ
ＦＥＮＧＹｉｊｕｎ，ＣＨＥＮＷａｎｃｈｕｎ，ＹＡＮＧＬｉａｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｐｅｒｆｏｒｍｌａｒｇｅａｎｇｌｅａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｏｕｔｓｉｄｅｔｈｅａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ，ｗｅ
ｐｒｏｐｏｓｅａｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌｌａｒｇｅａｎｇｌｅａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｓｔｒａｔｅｇｙｕｓｉｎｇｍｏｄｉｆｉｅｄｌｉｎｅａｒｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｏｄｅｌｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ．Ｆｉｒｓｔ，ａｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓａｔｉｓｆｙｉｎｇｉｎｉｔｉａｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｃｏｎ
ｓｔｒａｉｎｓｉｓｐｌａｎｎｅｄｏｆｆｌｉｎｅ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｍｏｔｉｏｎｉｓｌｉｎｅａｒｉｚｅｄｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｌｉｔｔｌｅｐｅｒ
ｔｕｒｂａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｌａｎｎｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ａｎｄｔｈｕｓｔｈｅｌｉｎｅａｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．
Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｔｏｔｈｅｐｌａｎｎｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｈａｓｂｅｅｎｄｅｒｉｖａｔｅｄ
ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｓｕｓｉｎｇＧａｕｓｓｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄ．Ｎｕｍｅｒｉ
ｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｗｅｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｔｏｖａｌｉｄａｔｅｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｓｔｒａｔｅｇｙ，ｗｈｉｃｈｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｒｅａｌｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｓａｔｉｓｆｉｅｄｉｎｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｓａｖｅ
ａｌｍｏｓｔ１０％ ｆｕｅｌｃｏｓｔｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅｃｏｎｔｒｏｌｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｌｉｎｅａｒｑｕａｄｒａｔｉｃｒｅｇｕｌａｔｏｒ
（ＬＱＲ）ｔｒａｃｋｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｌｉｎｅａｒｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒｕｍ；ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｆｕｅｌｏｐｔｉｍａｌ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
ｔｒａｃｋｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４１８１１：５５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１８．０８５９．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｃｈｕｎ＿ｃｈｅｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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变幅多轴疲劳寿命分析方法对比

刘天奇１，时新红１，，张建宇２，费斌军１

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．重庆大学 航空航天学院，重庆 ４０００４４）

　　摘　　　要：基于当前对变幅多轴疲劳的研究，首先简要回顾了 ３种常用的变幅多轴疲
劳寿命分析方法，包括 ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法、ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法及王雷王德俊方法。之后介绍
了３种方法在程序中实现的具体方式，并对３种方法进行了编程实现。最后采用以上 ３种方
法对飞机某结构危险部位在飞机服役过程中所承受的应力（应变）谱进行了分析，得到了 ３种
方法的预测寿命。此外，为了比较多轴疲劳载荷对该结构寿命的影响，采用单轴的 Ｍａｎｓｏｎ
Ｃｏｆｆｉｎ方程对该结构进行了寿命分析。通过对各方法的寿命分析结果对比分析，ＷａｎｇＢｒｏｗｎ
方法的预测结果比较合理，王雷王德俊方法的预测结果偏保守，ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法的预测
结果较其他２类方法偏大，而单轴疲劳寿命分析方法会给出较为危险的预测结果。

关　键　词：疲劳；多轴疲劳；飞机结构；临界面；寿命分析
中图分类号：Ｖ２１５．５＋２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１７６０９

　　在工程实际中，对于承受疲劳载荷的结构件，
其危险部位往往处于多轴疲劳应力（应变）状态。

多轴疲劳是指多向应力或应变作用下的疲劳，也

称复合疲劳。多轴疲劳损伤发生在多轴循环加载

条件下，加载过程中有多个应力（应变）分量独立

地随时间发生周期性变化。这些应力（应变）分

量的变化可以是同相位、呈比例的，也可以是非同

相、非比例的
［１］
。

早期对于多轴疲劳的研究主要针对恒幅加

载，并提出了许多比较有效的多轴疲劳寿命预测

模型
［２４］
。近些年来，变幅载荷下的多轴疲劳研

究取得了较大的进展
［５８］
，并对其工程应用也开

展了一些研究
［９１２］
。变幅多轴疲劳寿命分析方法

一般包含循环计数法、疲劳损伤模型及累积损伤

准则，其中循环计数法和疲劳损伤模型是变幅多

轴疲劳寿命分析方法的核心问题。单轴变幅疲劳

中通常采用雨流计数法
［１３］
将复杂载荷处理为简

单载荷，并结合应力（应变）寿命曲线进行损伤
计算。在多轴变幅载荷下，各应力（应变）分量均

会对疲劳损伤产生影响，而应力（应变）主轴随时

间不断变化导致损伤的确定更加困难
［１，４５］

。此

外，多个应力（应变）分量之间存在相位差导致峰

谷值不同时出现，使得循环计数方法更加复杂。

对此，不同的学者提出了不同的寿命预测方法，如

积分法
［１４］
、能量法

［１５］
、增量损伤法

［１６］
和临界平

面法等，其中临界平面法是分析多轴疲劳寿命较

为有效的方法。Ｓｏｃｉｅ［４］、Ｂａｎｎａｎｔｉｎｅ［１７］等提出对
不同平面上的应力（应变）时间历程进行循环计
数，并将承受最大损伤的平面作为临界面，采用修

正的 ＳｍｉｔｈＷａｔｓｏｎＴｏｐｐｅｒ损伤模型进行损伤计
算，该方法临界面的确定需要对所有可能失效的

平面进行损伤计算。Ｗａｎｇ和 Ｂｒｏｗｎ［１８１９］提出了
一个基于等效应变的循环计数法，根据等效应变
时间历程依次计数，并提出了相应的损伤模型，该

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180507.1144.002.html
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　第 １０期 刘天奇，等：变幅多轴疲劳寿命分析方法对比

方法采用等效应变计数，在某种程度上造成了应

力应变符号的丢失。Ｓｈａｎｇ和 Ｗａｎｇ等［２０］
以临界

面上的剪应变为主计数通道，采用雨流计数法进

行循环计数，根据得到的剪应变全循环，取该全循

环下最大剪应变折返点之间的正应变的变化范围

作为一对循环计数结果。此外，Ｓｈａｎｇ和 Ｗａｎｇ［２１］

提出了一种统一型多轴疲劳损伤模型进行损伤计

算。王雷王德俊方法［２２２３］
同样以临界面上的剪

应变为主计数通道，在得到剪应变循环后，取每个

剪应变全循环对应的正应变最大变程，以此作为

一对计数结果，但王雷和王德俊未提出相应的疲

劳损伤模型，而是使用了 ＳｈａｎｇＷａｎｇ提出的统一
型多轴疲劳损伤模型

［２３］
，该方法对 ３１６Ｌ不锈钢

的预测结果偏保守。此外，还有许多基于临界面

法的寿命分析方法的提出
［５，２０，２４］

。如包名等
［２４］

基于 ｖｏｎＭｉｓｅｓ等效应变等效应力概念、符号修正
公式以及传统的单轴雨流计数法提出了一种多轴

随机载荷下的循环计数法；Ｍｅｇｇｉｏｌａｒｏ［２５］、Ｃｈｅｎ和
Ｓｈａｎｇ［２６］等都对 ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法进行了修正。
目前工程中应用较为广泛的主要是 Ｂａｎｎａｎｔｉｎｅ
Ｓｏｃｉｅ方法和 ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法。

本文对３种基于临界平面法的变幅多轴疲劳
寿命分析方法进行了编程实现，并针对飞机上某

结构危险部位的应力（应变）时间历程，采用３种
多轴疲劳寿命分析方法和单轴的 ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ
方程

［１３］
进行了寿命分析。对预测结果进行对比

分析，研究变幅多轴疲劳寿命分析方法在飞机结

构中的适用性。

１　变幅多轴疲劳寿命分析方法

变幅多轴疲劳寿命分析方法一般包含３个步
骤：首先进行多轴载荷下的循环计数，将复杂载荷

简化为简单的循环载荷；其次采用疲劳损伤模型

对每个循环进行疲劳损伤计算；最后基于累积损

伤理论对多轴疲劳寿命进行预测
［４］
。其中循环

计数法和疲劳损伤模型是变幅多轴疲劳寿命分析

方法的核心问题。

１．１　ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法
ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法是一种比较早的方法，

其包含循环计数法和疲劳损伤模型２个部分。其
中循环计数法是基于临界面原理提出的一种计数

方法。该计数方法认为疲劳破坏发生在最大损伤

平面上，并将最大损伤平面作为临界面，计算临界

面上的应变时间历程，采用雨流计数法对该平面
上的应变进行循环计数，得到简单循环。疲劳损

伤模型由 ＳｍｉｔｈＷａｔｓｏｎＴｏｐｐｅｒ损伤模型推广得

到，提出以最大正应变幅平面上的正应变变程和

当前循环中的最大法向应力的乘积作为多轴疲劳

损伤参量，所建立的多轴疲劳损伤模型为

Δε
２σｎ，ｍａｘ

＝
（σ′ｆ）

２

Ｅ
（２Ｎｆ）

２ｂ＋σ′ｆε′ｆ（２Ｎｆ）
ｂ＋ｃ

（１）

式中：Δε为一个循环中的正应变变程；σｎ，ｍａｘ为
当前循环中的最大正应力；Ｅ为弹性模量；Ｎｆ为
疲劳寿命；σ′ｆ为疲劳强度系数；ε′ｆ为疲劳塑性系
数；ｂ为疲劳强度指数；ｃ为疲劳塑性指数。
１．２　ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法

ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法同样包含循环计数法和疲
劳损伤模型两部分。其中循环计数法基于相对等

效应变的概念，因此也称为相对等效应变计数法。

通过该方法，可将随机加载的多轴应变时间历程
折合成一个相对等效应变的时间历程，之后对该

相对等效应变进行计数。基本步骤如下：

１）对于多轴疲劳加载应变历程 εｉｊ（ｔ）、应力
历程 σｉｊ（ｔ），计算 ｖｏｎＭｉｓｅｓ等效应变 εｅｑ（ｔ）为

εｅｑ（ｔ）＝
１

槡２（１＋ν′）
［（ε１１－ε２２）

２＋（ε２２－ε３３）
２＋

　　 （ε１１－ε３３）
２＋３
２
（γ２１２＋γ

２
１３＋γ

２
２３）］

１
２ （２）

式中：ν′为有效泊松比；ε１１、ε２２和 ε３３为 ３个正应
变大小；γ１２、γ１３和 γ２３为３个切应变大小。

２）确定等效应变时间历程中的最大等效应
变值 εｍａｘｅｑ，计算相对等效应变时间历程：

εｅｑ（ｔ）＝ εｅｑ（ｔ）－ε
ｍａｘ
ｅｑ （３）

记录此时相对等效应变由０点到最高点所对
应的加载历程起始点和终止点为一个循环。

３）对剩下的等效应变时间历程重复上述步
骤，直到记录下所有的循环为止。

ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法根据所提出的多轴循环计
数方法，提出寿命预测模型：

０．５Δγｍａｘ＋ＳΔεｎ
１＋ν′＋（１－ν′）Ｓ

＝
σ′ｆ－２σｎ，ｍｅａｎ

Ｅ
（２Ｎｆ）

ｂ＋

　　ε′ｆ（２Ｎｆ）
ｃ

（４）

式中：Δγｍａｘ为一个加载历程中的剪应变增量；Δεｎ
为从起点至终点的连续历程区间中最大剪应变平

面上的正应变变化量；Ｓ为材料常数（钢材料通常
取１．５～２．０，对于６０６１Ｔ６铝合金材料［２７］

其值约

为１．０），可由多轴疲劳试验测得；σｎ，ｍｅａｎ为最大剪
应变平面上的平均法向应力。

１．３　王雷王德俊方法

王雷和王德俊
［２２２３］

提出了一种多轴循环计

７７１２
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数法，采用统一型多轴疲劳损伤模型进行损伤折

算。王雷和王德俊
［２２２３］

所提出的循环计数法基

于临界平面法，认为多轴疲劳破坏的主要原因是

临界剪切面上的交变剪应力，同时垂直于该平面

的正应力对疲劳损伤也有贡献。该循环计数法认

为剪应变２个半循环的物理意义相同，不区分加
载半循环和卸载半循环，其处理过程主要为根据

某点的应变时间历程计算临界平面上的剪应变、
正应变时间历程，对剪应变进行雨流法循环计数，

对应得到剪应变的全循环和折返点信息，提取每

个全循环中剪应变折返点对应的正应变最大变

程，以此作为一次循环计数。

临界面采用权值平均最大剪应变平面为临界

面，该临界面的确定如下：

１）对于最大剪应变序列中的有效峰值点

γｍａｘ（ｔｉ），其所在平面的法向单位向量为 ｐｉ。
２）利用式（５）计算权值。

ｗｉ＝
０　　 γｍａｘ（ｔｉ） ＜ｋτ－１／Ｇ

Ｄｉ γｍａｘ（ｔｉ）≥ ｋτ－１
{ ／Ｇ

（５）

式中：τ－１为剪切疲劳极限；Ｇ为剪切模量；Ｄｉ为
相应剪应变下的损伤值（采用 ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ方程
计算）；ｋ可以取０．３。对应的该时刻的加权值，用
矢量来表示为

ｗ（ｔｉ）＝ｗｉｐｉ （６）
可以看到在权值计算公式中，忽略了较小的

剪应变值造成的损伤。

３）对于计算得到各时刻的加权矢量进行叠
加，最终得到的方向矢量单位化即为临界平面的

法方向。

ｐ＝ １

∑
ｎ

ｉ＝１
ｗｉ
∑
ｎ

ｉ＝１
ｗｉｐｉ （７）

王雷王德俊方法未提出相应的多轴疲劳损伤
模型，采用 Ｓｈａｎｇ和 Ｗａｎｇ提出的统一性多轴疲劳
损伤模型

［２１］
进行损伤计算。该模型提出一个与加

载路径无关的多轴疲劳损伤参量（式（８）），基于该
损伤参量，提出的寿命预测模型如式（９）所示。

Δεｃｒｅｑ
２
＝ ε２ｎ＋

１
３
Δγｍａｘ( )２[ ]

２ １
２

（８）

Δεｃｒｅｑ
２
＝
σ′ｆ
Ｅ
（２Ｎｆ）

ｂ＋ε′ｆ（２Ｎｆ）
ｃ

（９）

式中：Δεｃｒｅｑ为等效损伤参量。
对于以上３类变幅多轴疲劳寿命分析方法，

得到各循环的损伤后采用 Ｍｉｎｎｅｒ线性累积损伤
准则进行最终的寿命预测。

２　寿命预测分析

２．１　编程实现
对于第１节中的３种变幅多轴疲劳寿命分析

方法，主要包括５个步骤：
１）确定临界面。
２）计算临界面上的应变时间历程。
３）对应变时间历程循环计数。
４）计算每个循环下的损伤。
５）采用累积损伤准则计算最终的疲劳寿命。
在编程实现过程中，临界面的确定和循环计

数法是核心问题。而循环计数法的核心即雨流计

数法，计数法的流程参照文献［９］中的流程进行
编程，此处不再赘述。

３种方法中，ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法需要计算
临界面上的正应变和正应力；ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法需
要计算最大剪应变，正应变及正应力；王雷王德
俊方法需要计算应变时间历程中的最大剪应变
值及其方向。

ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法需要通过计算所有平
面上的损伤来确定最大损伤面。在三维直角坐标

体系下，任意平面的法向向量与 ３个坐标轴的夹
角分别为 θ、φ及 ξ，则该平面的单位法向向量为
ｌ＝（ｃｏｓθ，ｃｏｓφ，ｃｏｓξ） （１０）

根据几何关系可知：

ｃｏｓξ＝ １－ｃｏｓ２θ－ｃｏｓ２槡 φ （１１）
对于给定的某点的三向应变状态 εｉｊ，在该点

处任意平面上的正应变为

εｎ ＝ｌεｉｊｌ
Ｔ

（１２）
因此，处于三向应变状态的某点处任意方向

平面上正应变都可以由 ２个参数 θ、φ来确定，且
θ、φ的变化范围为０～π。可以由向量 ｌ确定平面
方向后，计算该方向上的应变、应力时间历程，进

行循环计数，并计算损伤。ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法
流程如图 １所示，对 θ、φ每隔 ５°进行一次计算，
共得到 １２９６个平面上的损伤值，取所有平面中
最大的损伤值作为最终的预测结果。图１中 θ或
φ每增加５°则 ｉ的值加１，因此不同的 ｉ值对应不
同的平面方向，Ｄ（ｉ）表示该平面上的损伤。

ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法基于等效应变计数，对于一
对计数结果，需要计算最大剪应变变程所在的平

面。然而在变幅多轴加载历程中，任意平面上的

剪应变历程大小和方向都发生变化。因此，需要

分别计算任意平面上所有方向的剪应变，确定最

大的剪应变变程。对于一点处任意平面，假设其

８７１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 刘天奇，等：变幅多轴疲劳寿命分析方法对比

方向为 ｌ，建立直角坐标系，设单位向量 ｎ２，ｎ３位
于该平面上且互相垂直，如图２所示。

对于该平面上任意方向的单位向量可以由

式（１３）表示，由 ｌ和 ｍ即可计算得到该平面上与
向量 ｍ方向一致的剪应变，变换 α的值即可计算
任意方向上的剪应变 γｎ，如式（１４）所示。
ｍ ＝ｎ２ｃｏｓα＋ｎ３ｓｉｎα （１３）

γｎ ＝２ｎ１εｉｊｍ
Ｔ

（１４）
ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法对于一对计数结果，其造成

的损伤计算流程图如图３所示，同样 θ、φ以 ５°作
为增量。在图 ３中，θ每增加 ５°则 ｉ的值加 １，φ
每增加 ５°则 ｊ的值加 １。对于一个固定的平面
（θ，φ不变），需要计算该平面上最大剪应变，α每
增加５°则 ｋ的值加１。以 Ｄ（ｉ，ｊ，ｋ）表示每次计算
得到的损伤，最后取 Ｄ（ｉ，ｊ，ｋ）中最大值作为最终
的损伤值。

王雷王德俊方法临界面的确定需要计算最
大剪应变平面的方向。对于三维应变状态下的最

大剪应变采用如下公式计算：

图 １　ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法流程图

Ｆｉｇ．１　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅｍｅｔｈｏｄ

图 ２　空间任意平面上单位向量

Ｆｉｇ．２　Ｕｎｉｔｖｅｃｔｏｒｏｎａｎａｒｂｉｔｒａｒｙｐｌａｎｅｏｆｓｐａｃｅ

图 ３　ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法流程图

Ｆｉｇ．３　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＷａｎｇＢｒｏｗｎｍｅｔｈｏｄ

γｍａｘ ＝ε１－ε３ （１５）
式中：ε１和 ε３分别为第一主应变和第三主应变。
主应变采用特征方程求解：

εｉｊ－λδｉｊ ＝０ （１６）

其中：δｉｊ为单位矩阵；λ为特征值。式（１６）对应的
３个特征值即为３个主应变，３个特征向量为 ３个
主应变的方向。设 ３个主应变 ε１＞ε２＞ε３对应
的方向向量分别为 ｑ１、ｑ２和 ｑ３，则最大剪应变平
面方向的单位向量 ｒ可以表示为

ｒ＝

ｑ１
ｑ１
＋
ｑ３
ｑ３

ｑ１
ｑ１
＋
ｑ３
ｑ３

（１７）

通过计算最大剪应变值及其方向，可以得到

权值最大平均应变平面，确定王雷王德俊方法的
临界面方向，之后同样采用式（１３）、式（１４）对临
界面上任意方向的剪应变历程进行计算，循环计

数并确定损伤最大的方向。王雷王德俊方法流
程图如图４所示，α每增加 ５°则 ｉ的值加 １，Ｄ（ｉ）
表示对应不同 ｉ值的损伤，共计算 ３６次损伤，取
损伤最大的方向作为最终预测结果。

２．２　算　例
飞机某结构在飞机服役过程中承受着随机载

荷作用。该结构设计使用材料为 ７Ｂ０４铝合金材
料，其基本力学性能如表１所示，其中 σ０．２为屈服
极限，σｕ为强度极限，ν为泊松比。

对于一个起落，载荷施加顺序为：着陆起转、

着陆回弹、着陆振荡、第２次着陆撞击、着陆滑跑、

９７１２
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中等刹车、最大刹车、着陆曲线滑行、转弯、牵引、

起飞曲线滑行、发动机试车及起飞滑跑。该结

图 ４　王雷王德俊方法流程图

Ｆｉｇ．４　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＷａｎｇＬＷａｎｇＤＪｍｅｔｈｏｄ

表 １　７Ｂ０４铝合金材料的力学性能

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆ７Ｂ０４ａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ

力学性能 数　值

Ｅ／ＧＰａ ７０

σ０．２／ＭＰａ ４４９

σｕ／ＭＰａ ４９０

ν ０．３

σ′ｆ／ＭＰａ ９１６

ｂ －０．０８０３

ε′ｆ ０．２３１６

ｃ －０．８７３４

构的设计载荷谱按着陆轻重程度的不同分为 Ａ、
Ｂ、Ｃ和 Ｄ４个类型，以２０个起落为一个加载循环
谱块，对应 ２０个飞行小时，载荷谱的排列顺序如
表２所示。

对该结构进行有限元分析，得到该结构危险

部位如图 ５所示。对于不同类型的起落，该危险
部位的６个应变分量及应力分量的时间历程如
图６、图７所示。其中：ｓ１１、ｓ２２、ｓ３３分别为 ３个正应
力分量大小；ｓ１２、ｓ２３、ｓ１３分别为 ３个切应力分量
大小。

分别采用上述３种变幅多轴疲劳寿命分析方
法对该结构危险部位进行寿命预测。同时，为了

比较多轴载荷对结构件疲劳寿命的影响，采用单

轴低周疲劳的 ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ方程对结构件进行
寿命预测。ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ方程描述应变寿命曲
线的公式为

Δε
２
＝
σ′ｆ
Ｅ
（２Ｎｆ）

ｂ＋ε′ｆ（２Ｎｆ）
ｃ

（１８）

表 ２　飞机某结构危险部位载荷谱排列顺序

Ｔａｂｌｅ２　Ｌｏａｄｓｐｅｃｔｒｕｍａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆａｎ

ａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ’ｓｄａｎｇｅｒｏｕｓｐａｒｔ

飞行起落数 起落类型 飞行起落数 起落类型

１ Ａ １１ Ｂ

２ Ｂ １２ Ａ

３ Ａ １３ Ｂ

４ Ｂ １４ Ａ

５ Ａ １５ Ｂ

６ Ｂ １６ Ａ

７ Ａ １７ Ｂ

８ Ｄ １８ Ｃ

９ Ｃ １９ Ｄ

１０ Ｄ ２０ Ｃ

图 ５　结构的应力云图及危险部位

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｅｓｓｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｓｉｔｅｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

０８１２
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图 ６　飞机某结构危险部位承受的应变时间历程

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒａｉｎｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ’ｓｄａｎｇｅｒｏｕｓｐａｒｔ

图 ７　飞机某结构危险部位承受的应力时间历程

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅｓｓｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ’ｓｄａｎｇｅｒｏｕｓｐａｒｔ
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　　使用 ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ方程进行寿命预测时，针
对结构危险部位的应变时间历程编程实现，主要
分以下４个步骤：

１）分别计算不同平面上的正应变时间历程，
平面方向同样由包含 θ、φ的向量表示。

２）对所有平面上的正应变时间历程进行雨
流计数得到各平面上的正应变循环。

３）采用 ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ方程分别对所有平面
上每个循环进行损伤计算，采用 Ｍｉｎｎｅｒ线性累积
损伤准则计算每个平面的寿命。

４）取所有平面中最短的寿命为最终的寿命
预测结果。

４种不同的寿命预测方法的预测结果如表 ３
所示。

文献［２８］中给出了歼 ８Ⅰ型、歼 ８Ⅱ型及歼

８白天型飞机结构相关部位的首翻期大约是
１５００～１８００飞行起落，修理间隔为 １３５０～
１５００飞行起落，总寿命约 ３９００～４５００飞行
起落。

若以歼８各型号飞机相关部位的首翻期寿命
为参照，ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法中当系数 Ｓ取１．０～１．５
之间时，寿命预测结果较为合理；王雷王德俊方
法的预测结果则会偏于保守；而 ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ
方法预测结果较其他 ２种方法偏大，这是因为该
方法虽然以最大损伤平面作为临界面，但其损伤

模型形式导致在最大损伤平面上其忽略了剪应变

对疲劳损伤的影响。此外，若采用单轴疲劳寿命

分析方法（ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ方程）来预测承受多轴
载荷的结构件，计算得到的疲劳破坏寿命远大于

多轴计算模型所预测的结果。

表 ３　各方法疲劳寿命预测结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｅｓｔｉｍａｔｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

预测结果 ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法
ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法

Ｓ＝０．５ Ｓ＝１．０ Ｓ＝１．５ Ｓ＝２．０
王雷王德俊方法 ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎ方程

预测寿命（谱块） １２５．２ ２２５．７ １０７．３ ６６．５ ４７．８ ４４．２ ５８１．９

飞行起落数 ２５０４ ４５１４ ２１４６ １３３０ ９５６ ８８４ １１６３８

３　结　论

针对常用的３种变幅多轴疲劳寿命预测方法
进行编程实现，并通过对承受多轴疲劳载荷的飞

机某结构危险部位进行寿命预测发现：

１）采用单轴疲劳寿命分析方法（ＭａｎｓｏｎＣｏｆ
ｆｉｎ方程）对其进行寿命分析会有较大的误差。

２）ＷａｎｇＢｒｏｗｎ方法中，当系数 Ｓ取 １．０～
１．５之间时，寿命预测结果较为合理；王雷王德俊
方法的预测结果则会偏于保守；而 ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏ
ｃｉｅ方法预测结果较其他２种模型偏大。

３）ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅ方法预测结果之所以偏
大是因为较其他 ２种方法，该方法忽略了某些循
环存在的剪应变对疲劳损伤的影响，导致预测结

果偏大。
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３７０．

［１９］ＷＡＮＧＣＨ，ＢＲＯＷＮＭＷ．Ｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｖａｒｉ

ａｂｌｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅ—Ｐａｒｔ２：Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭａｔｅｒｉａｌａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９６，１１８（３）：３７１３７４．

［２０］ＳＨＡＮＧＤＧ，ＷＡＮＧＤＪ，ＸＵＨ，ｅｔａｌ．Ａｕｎｉｆｉｅｄｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａ

ｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｐａｒａｍｅｔｅｒ［Ｊ］．ＡｃｔａＭｅｃｈａｎｉｃａＳｏｌｉｄａＳｉｎｉｃａ，

１９９８，１１（３）：２６１２７４．

［２１］ ＳＨＡＮＧＤＧ，ＷＡＮＧＤＪ．Ａｎｅｗｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅ

ｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｐｌａｎｅａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，１９９８，２０（３）：２４１２４５．

［２２］王雷，王德俊．多轴随机疲劳寿命估算方法的研究［Ｃ］∥第

十一届全国疲劳和断裂学术会议．北京：机械工业出版社，

２００２：６２６５．

ＷＡＮＧＬ，ＷＡＮＧＤＪ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉ

ａｘｉａｌｒａｎｄｏｍｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｔｈｅ１１ｔｈＮａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＦａｔｉｇｕｅａｎｄＦｒａｃｔｕｒｅ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅ

Ｐｒｅｓｓ，２００２：６２６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］王雷，王德俊．一种随机多轴疲劳的寿命预测方法［Ｊ］．机

械强度，２００３，２５（２）：２０４２０６．

ＷＡＮＧＬ，ＷＡＮＧＤ Ｊ．Ｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｒａｎｄｏｍ

ｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｔｒｅｎｇｔｈ，２００３，２５

（２）：２０４２０６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］包名，尚德广，陈宏．一种新的随机多轴疲劳寿命预测方法

［Ｊ］．机械强度，２０１２，２７（５）：７３７７４３．

ＢＡＯＭ，ＳＨＡＮＧＤＧ，ＣＨＥＮＧＨ．Ｎｅｗｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｒａｎｄｏｍｍｕｌｔｉａｘｉａｌｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅ

ｃｈａｎｉｃａｌＳｔｒｅｎｇｔｈ，２０１２，２７（５）：７３７７４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］ＭＥＧＧＩＯＬＡＲＯＭＡ，ＣＡＳＴＲＯＪＴＰＤ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｍｕｌｔｉａｘｉａｌ

ｒａｉｎｆｌｏｗａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｎｏｎｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｓｔｒｅｓｓｏｒｓｔｒａｉｎｈｉｓｔｏｒｉｅｓ

ＰａｒｔⅡ：ＴｈｅｍｏｄｉｆｉｅｄＷａｎｇＢｒｏｗｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，２０１２，４２（４）：１９４２０６．

［２６］ＣＨＥＮＨ，ＳＨＡＮＧＤＧ．Ａｎｏｎｌｉｎｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉａｘｉａｌｒａｎｄｏｍｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，２０１１，３３（２）：２５０２５４．

［２７］ ＳＵＳＭＥＬＬ．Ｍｕｌｔｉａｘｉａｌｎｏｔｃｈｆａｔｉｇｕｅ：Ｆｒｏｍ ｎｏｍｉｎａｌｔｏｌｏｃａｌ

ｓｔｒｅｓｓ／ｓｔｒａｉｎｑｕａｎｔｉｔｉｅｓ［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：Ｗｏｏｄｈｅａｄ＆ ＣＲＣ

Ｐｒｅｓｓ，２００９：３１９３４６．

［２８］李玉海，刘文?，杨旭，等．军用飞机结构日历寿命体系评定

应用范例［Ｍ］．北京：航空工业出版社，２００５：２３２７．

ＬＩＹＨ，ＬＩＵＷ Ｔ，ＹＡＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｓｙｓｔｅｍａｔｉｃｃａｌｅｎｄａｒｌｉｆｅｄｅ

ｔｅｒｍｉｎｉｎｇｉｎｍｉｌｉｔａｒｙａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ａｖｉａｔｉｏｎ

ＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００５：２３２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　刘天奇　男，博士研究生。主要研究方向：结构疲劳可靠性。

时新红　女，讲师。主要研究方向：结构疲劳可靠性。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｓｔｕｄｙｏｆｖａｒｉａｂｌｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｍｕｌｔｉａｘｉａｌ
ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｓ

ＬＩＵＴｉａｎｑｉ１，ＳＨＩＸｉｎｈｏｎｇ１，，ＺＨＡＮＧＪｉａｎｙｕ２，ＦＥＩＢｉｎｊｕｎ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｃｈｏｎｇｑｉｎｇ４０００４４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｒｅｅｃｏｍｍｏｎｌｙｕｓｅｄｖａｒｉａｂｌｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｓ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ
ＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅｍｅｔｈｏｄ，ＷａｎｇＢｒｏｗｎｍｅｔｈｏｄａｎｄＷａｎｇＬＷａｎｇＤＪｍｅｔｈｏｄａｒｅｒｅｖｉｅｗｅｄｂｒｉｅｆｌｙｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｒｅｓｅａｒｃｈｅｓｏｎｖａｒｉａｂｌｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｓｗｅｒｅ
ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄｃｏｄｅｓｗｅｒｅｗｒｉｔｔｅｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔ，
ｗｈｉｃｈｉｓｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｃｏｍｐｌｅｘｖａｒｉａｂｌｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｍｕｌｔｉａｘｉａｌｓｔｒｅｓｓｓｔａｔｅｄｕｒｉｎｇｔｈｅｉｒｓｅｒｖｉｃｅ，ｗａｓｅｖａｌｕａｔｅｄ
ｕｓｉｎｇｔｈｅｔｈｒｅｅｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｓ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｕｎｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｗａｓａｎａｌｙｚｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅ
ＭａｎｓｏｎＣｏｆｆｉｎｅｑｕａｔｉｏｎｔｏｃｏｍｐａｒｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｉｎｇｏｎｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．
Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｒｅａｓｆｏｌｌｏｗｓ：ｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｏｆＷａｎｇＢｒｏｗｎｍｅｔｈｏｄｉｓｒｅａｓｏｎａｂｌｅ，ｔｈｅＷａｎｇ
ＬＷａｎｇＤＪｍｅｔｈｏｄｇｉｖｅｓａｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ，ｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆＢａｎｎａｎｔｉｎｅＳｏｃｉｅｍｅｔｈｏｄｉｓ
ｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｔｈｅｏｔｈｅｒｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ，ｗｈｉｌｅｔｈｅｕｎｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｇｉｖｅｓｍｏｒｅｄａｎｇｅｒｏｕｓ
ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆａｔｉｇｕｅ；ｍｕｌｔｉａｘｉａｌｆａｔｉｇｕｅ；ａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｃｒｉｔｉｃａｌｐｌａｎｅ；ｌｉｆｅａｎａｌｙｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１４１０：５１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０７．１１４４．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１１７２０２１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｈｉｘｉｎｈｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１８０１２２；录用日期：２０１８０４２０；网络出版时间：２０１８０５２１１０：４２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１８．１３０９．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１７０３４１２，６１５０３４０７）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｊｉｎｍａｎｇ１＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：甘林海，刘进忙，王刚，等．多模型ＧＧＩＷＧＬＭＢ算法跟踪机动群目标［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：２１８５
２１９２．ＧＡＮＬＨ，ＬＩＵＪＭ，ＷＡＮＧＧ，ｅｔａｌ．ＭａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇｗｉｔｈｍｕｌｔｉｍｏｄｅｌＧＧＩＷＧＬＭＢａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２１８５２１９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００５３

多模型 ＧＧＩＷＧＬＭＢ算法跟踪机动群目标
甘林海，刘进忙，王刚，李松

（空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：针对多个机动群目标跟踪问题，提出了一种多模型伽马高斯逆威夏特广义
标签多贝努利（ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ）算法。采用多模型算法对群目标进行运动建模，利用最适高
斯（ＢＦＧ）近似在预测阶段对多模型进行融合，减小了多模型算法的运算量，为进一步提高算法
在目标机动阶段的跟踪性能，引入强跟踪滤波器（ＳＴＦ）对 ＢＦＧ算法得到的预测状态协方差进
行修正。利用最优次模式分配（ＯＳＰＡ）距离及其一倍标准差和航迹标签正确率衡量算法对机
动群目标的跟踪性能。仿真结果表明，本文算法能够提升对机动群目标的跟踪精度和稳定性。

关　键　词：广义标签多贝努利 （ＧＬＭＢ）；伽马高斯逆威夏特 （ＧＧＩＷ）；最适高斯
（ＢＦＧ）近似；强跟踪滤波器 （ＳＴＦ）；群目标跟踪

中图分类号：ＴＮ９５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１８５０８

　　基于随机有限集（ＲａｎｄｏｍＦｉｎｉｔｅＳｅｔ，ＲＦＳ）的
跟踪算法提供了在目标数目未知时变条件下的多目

标估计框架，受到广泛关注
［１］
。主要包括：概率假设

密度（ＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙＨｙｐｏｔｈｅｓｉｓＤｅｎｓｉｔｙ，ＰＨＤ）滤波器［２］
、

势概率假设密度（ＣａｒｄｉｎａｌｉｔｙＰＨＤ，ＣＰＨＤ）滤波器［３］
、

多贝努利（ＭｕｌｔｉＢｅｒｎｏｕｌｌｉ，ＭＢ）滤波器［４］
，以及在这

几种滤波器基础上的部分改进算法
［５７］
。

群目标通常指一系列具有相似运动方式的空

间临近目标，当群内目标分布密集时，可采用与跟

踪扩展目标相同的模型和算法进行跟踪
［８］
。假

设群内目标量测数目服从泊松分布，群质心状态

服从高斯分布，扩展状态服从逆威夏特分布，并且

在量测数目分布的泊松率未知时将群目标状态建

模为伽马高斯逆威夏特（ＧａｍｍａＧａｕｓｓｉａｎＩｎｖｅｒｓｅ
Ｗｉｓｈａｒｔ，ＧＧＩＷ）分布是一种常用的群状态描述算
法

［９］
。文献［１０１１］用 ＧＧＩＷ分布描述群目标状

态，引入交互式多模型算法跟踪多机动群目标，增

强了算法对多机动群目标的跟踪能力。但文献

［９１１］都是采用 ＰＨＤ或 ＣＰＨＤ滤波算法实现的
多群目标状态估计，在目标消失的时候会出现对

目标数目的“过估”问题，且不能直接形成目标航

迹。广义 标 签 多 贝 努 利 （ＧｅｎｅｒａｌｉｚｅｄＬａｂｅｌｅｄ
ＭｕｌｔｉＢｅｒｎｏｕｌｌｉ，ＧＬＭＢ）算法［１２１３］

以更大的计算量

为代价解决了 ＰＨＤ和 ＣＰＨＤ面临的以上问题。
文献［１４］将 ＧＬＭＢ滤波算法用于多扩展目标跟
踪，提出了一种 ＧＧＩＷＧＬＭＢ滤波算法，获得了比
ＧＧＩＷＰＨＤ和 ＧＧＩＷＣＰＨＤ更好的估计性能，但
跟踪目标机动的能力不足，且忽略了测量噪声对

目标扩展状态的影响。本文提出一种多模型

ＧＧＩＷＧＬＭＢ（ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ）算法，通过采用
多模型进行运动建模和引入强跟踪滤波器

（ＳｔｒｏｎｇＴｒａｃｋｉｎｇＦｉｌｔｅｒｉｎｇ，ＳＴＦ）提高了算法对机
动群目标的跟踪能力。

１　背景知识

假设 Ｘ和 Ｌ分别为多目标的状态空间和离

lenovo
全文下载
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散标签空间，令 ξ∈Ｘ，∈Ｌ，则 χ＝｛（ξ，）ｉ｝，ｉ＝

１，２，…， χ，为空间 Ｘ×Ｌ上的随机有限集。
χ为集合中的元素个数。
令

Δ（χ）＝ １　　 （χ） ＝ χ

０　　 （χ）≠{ χ
（１）

式中：（χ）为随机有限集 χ的标签集合。在加标
签随机有限集中，标签由目标产生的时刻和目标

编号组成，且各标签互异，即 Δ（χ）＝１。
ＧＬＭＢ随机有限集的概率密度分布可表示为

π（χ）＝Δ（χ）∑
ｃ∈Ｃ
ｗ（ｃ）（ （χ））［ｐ（ｃ）（·）］χ （２）

式中：Ｃ为离散索引集；［ｈ（·）］χ＝∏
ξ∈χ
ｈ（ξ）。且

满足

∑
Ｉ∈Ｌ
∑
ｃ∈Ｃ
ｗ（ｃ）（Ｉ）＝１ （３）

∫
ξ∈Ｘ
ｐ（ｃ）（ξ，）ｄξ＝１ （４）

式中：Ｉ为标签集合。
对状态为（ξ，）的一个群目标，作出如下

假设
［１４］
：

假设１　目标检测概率为ｐＤ（ξ，），漏检概率
为 ｑＤ（ξ，）＝１－ｐＤ（ξ，）。

假设２　在被检测到的情况下，目标可产生
一系列的量测集 Ｗ，其似然函数为ｇ～（Ｗ ξ，），且
各群目标的似然函数相互独立。

假设３　观测区域的杂波强度为 （·），传感

器检测到的杂波量测为服从泊松分布的随机有限

集 Ｋ，杂波量测与目标量测相互独立（杂波随机有
限集 Ｋ的概率密度为 ｇＣ（Ｋ）＝ｅ

－〈 ，１〉 Ｋ
，〈·，·〉

表示求内积）。

由此可将多群目标的量测似然函数的概率密

度函数表示为

ｇ（Ｚ χ）＝

　　ｇＣ（Ｚ）∑
χ＋１

ｉ＝１
∑

（Ｚ）∈ ｉ（Ｚ）
θ∈Θ（ （Ｚ））

［ψ （Ｚ）（·；θ）］
χ （５）

式中：Ｚ为有限的量测集； ｉ（Ｚ）为将所有量测划
分为 ｉ个群的所有划分； （Ｚ）∈ ｉ（Ｚ）为对量测

集 Ｚ的一个划分；θ：（χ）→｛０，１，…， （Ｚ）｝
为目标与量测的关联映射，若 θ（）＝θ（′）＞０，
则 ＝′；Θ（ （Ｚ））为关联映射空间； θ（）（Ｚ）
为 （Ｚ）中与标签为 的目标相关联的量测子集
（假设该量测子集由标签为 的目标产生）。
ψ （Ｚ）（ξ，；θ）＝

ｐＤ（ξ，）ｇ
～
（ θ（）（Ｚ）ξ，）
［］ θ（）（Ｚ）

　　 θ（）＞０

ｑＤ（ξ，） θ（）＝
{

０

（６）

２　ＧＧＩＷ 分量的预测与更新

２．１　群目标状态的概率密度分布
假设 ｋ时刻，γｋ～ＧＡＭ（γｋ；αｋ，βｋ）表示泊松

分布的量测比率；ｘｋ～Ｎ（ｘｋ；ｍｋ，Ｐ
～
ｋＸｋ）表示质

心运动状态；Ｘｋ～ＩＷ（Ｘｋ；ｖｋ，Ｖｋ）表示群目标扩展

状态；Ｒ＋
、Ｒｓｄ和 Ｓｄ＋＋分别表示正实数空间、（ｓ×

ｄ）×１维实向量空间和 ｄ×ｄ的正定矩阵空间，则
群目标状态的强度服从空间 Ｒ＋ ×Ｒｎ×Ｓｎ＋＋上的
ＧＧＩＷ分布：
ｐ（ξｋ）＝ｐ（γｋ）ｐ（ｘｋ Ｘｋ）ｐ（Ｘｋ）＝

　　ＧＡＭ（γｋ；αｋ，βｋ）·Ｎ（ｘｋ；ｍｋ，Ｐ
～
ｋ Ｘｋ）·

　　ＩＷ（Ｘｋ；ｖｋ，Ｖｋ）＝ＧＧＩＷ（ξｋ；ζｋ） （７）
式中：ξｋ（γｋ，ｘｋ，Ｘｋ）为 ｋ时刻群目标的待估状

态；ζｋ＝（αｋ，βｋ，ｍｋ，Ｐ
～
ｋ，ｖｋ，Ｖｋ）为 ＧＧＩＷ分量的参

数；珘Ｐ为单维状态空间中的状态协方差矩阵，
Ｐ（ｊ）ｋ ＝Ｐ

～
（ｊ）
ｋ Ｘｋ为全维状态空间中的状态协方差

矩阵，目标位置状态维数 ｊ＝１，２，…，ｄ。将式（７）
代入式（２）中即可得到群目标 ＧＬＭＢ随机有限集
的概率密度分布表示。

２．２　多模型 ＧＧＩＷ 分量的预测与更新
２．２．１　基于 ＳＴＦＢＦＧ的 ＧＧＩＷ分量预测

由于群目标状态的概率密度函数如式（７）所
示，对 ＧＧＩＷ分量的预测与更新即为对参数 ζｋ的
预测与更新。需要注意的是，此处对 ＧＧＩＷ分量
的预测针对的是存活目标的分量，新生群目标

ＧＧＩＷ分量将会作为单独的一部分，同存活目标
的 ＧＧＩＷ分量共同构成对 ＧＬＭＢ的预测分量（详
见式（４５））。假设 ｋ－１时刻第 ｊ个 ＧＧＩＷ分量全
维 状 态 空 间 中 参 数 的 估 计 为 ζ（ｊ）ｋ－１ ｋ－１ ＝

（α（ｊ）ｋ－１ ｋ－１，β
（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１，ｍ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１，Ｐ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１，ｖ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１，

Ｖ（ｊ）ｋ－１ ｋ－１）。

１）群目标 ＧＧＩＷ分量的 ＢＦＧ近似预测
最适高斯（ＢＦＧ）算法是跳跃马尔可夫线性系

统下的多模型估计方法，其在保证预测状态一阶

矩和二阶矩相同的情况下进行多模型融合，在更

新阶段只需要估计近似模型的状态。假设在全维

状态空间中第 ｊ个 ＧＧＩＷ 分量的预测参数为
ζ（ｊ）ｋ ｋ－１ ＝（α

（ｊ）
ｋ ｋ－１，β

（ｊ）
ｋ ｋ－１，ｍ

（ｊ）
ｋ ｋ－１，Ｐ

（ｊ）
ｋ ｋ－１，ｖ

（ｊ）
ｋ ｋ－１，

Ｖ（ｊ）ｋ ｋ－１），其值可通过 ＢＦＧ近似经式（８）～式（１４）
计算得到：

α（ｊ）ｋ ｋ－１＝∑
Ｍ

ｒ＝１
（ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒ ηｋ－１，ｒ）α

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１ （８）

β（ｊ）ｋ ｋ－１＝∑
Ｍ

ｒ＝１
（ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒ ηｋ－１，ｒ）β

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１ （９）

６８１２
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ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
πｉｒｐ

（ｊ）
ｋ－１，ｉ （１０）

ｖ（ｊ）ｋ ｋ－１＝∑
Ｍ

ｒ＝１
ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒｅ

－Ｔｓ／τｋ－１，ｒｖ（ｊ）ｋ－１ ｋ－１ （１１）

Ｖ（ｊ）ｋ ｋ－１＝
ｖ（ｊ）ｋ ｋ－１－ｄ－１
ｖ（ｊ）ｋ－１ ｋ－１－ｄ－１

Ｖ（ｊ）ｋ－１ ｋ－１ （１２）

ｍ（ｊ）ｋ ｋ－１＝Φ
（ｊ）
ｋ ｋ－１ｍ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１ （１３）

Ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１＝Φ
（ｊ）
ｋ ｋ－１Ｐ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１（Φ

（ｊ）
ｋ ｋ－１）

Ｔ＋Σ（ｊ）ｋ ｋ－１ （１４）
式中：ηｋ－１，ｒ＝１／（１－１／ω）为指数衰减因子，ω＞１
为预测的有效窗长度；Ｍ 为运动模型个数；
ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒ为第 ｒ个模型的预测概率；πｉｒ为模型转移

概率；ｐ（ｊ）ｋ－１，ｒ为 ｋ－１时刻第 ｊ个 ＧＧＩＷ分量中第 ｒ
个模型的估计概率；Ｔｓ为采样间隔；τｋ－１，ｒ为扩展
状态在第 ｒ个模型下的随时间变化的敏捷度。

Φ（ｊ）ｋ ｋ－１ ＝∑
Ｍ

ｒ＝１
ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒＦ

ｒ
ｋ ｋ－１ （１５）

Σ（ｊ）ｋ ｋ－１ ＝∑
Ｍ

ｒ＝１
ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒΩ１－Ω２－Ω３ （１６）

式中：

Ω１ ＝Ｆ
ｒ
ｋ ｋ－１Ａ（Ｆ

ｒ
ｋ ｋ－１）

Ｔ＋Ｑｒｋ ｋ－１

Ω２ ＝Φ
（ｊ）
ｋ ｋ－１ｍ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１（ｍ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１）

Ｔ
（Φ（ｊ）ｋ ｋ－１）

Ｔ

Ω３ ＝Φ
（ｊ）
ｋ ｋ－１Ｐ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１（Φ

（ｊ）
ｋ ｋ－１）

Ｔ

Ａ＝Ｐ（ｊ）ｋ－１ ｋ－１＋ｍ
（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１（ｍ

（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１）

Ｔ

其中：Ｆｒｋ ｋ－１和 Ｑ
ｒ
ｋ ｋ－１分别为模型 ｒ的状态转移

矩阵和过程噪声协方差。

２）ＳＴＦ修正
ＳＴＦ引入时变的渐消因子，迫使输出残差正

交，自适应修正状态协方差矩阵，能够增强滤波器

对目标状态变化的跟踪能力，提高对目标机动阶

段的状态估计精度。多群目标跟踪需要将同一时

刻测量得到的所有量测划分成若干子集，每个子

集对应一个可能的群目标产生的量测。量测子集

Ｗ通过 ＳＴＦ引入强跟踪渐消因子（ｊ，Ｗ）
ｋ 对第 ｊ个

ＧＧＩＷ分量的群目标质心运动状态预测协方差
Ｐ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１进行修正，可得

Ｐ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１ ＝
（ｊ，Ｗ）
ｋ Φ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１Ｐ

（ｊ，Ｗ）
ｋ－１ ｋ－１（Φ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１）

Ｔ＋Σ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１

（１７）
式中：

（ｊ，Ｗ）
ｋ ＝

η（ｊ，Ｗ）ｋ 　　　 η（ｊ，Ｗ）ｋ ＞１

１ η（ｊ，Ｗ）ｋ ≤{ １
（１８）

η（ｊ，Ｗ）ｋ ＝
ｔｒ［Ｇ（ｊ，Ｗ）ｋ ］

ｔｒ［Ｌ（ｊ，Ｗ）ｋ ］
（１９）

Ｇ（ｊ，Ｗ）ｋ ＝Ｎ（ｊ，Ｗ）０ （ｋ）－λ
Ｘ（ｊ）ｋ ｋ－１＋Ｒｋ

Ｗ
－ＨｋΣ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ

（２０）
Ｌ（ｊ，Ｗ）ｋ ＝ＨｋΦ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１Ｐ

（ｊ，Ｗ）
ｋ－１ ｋ－１（Φ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１）

ＴＨＴｋ （２１）

Ｎ（ｊ，Ｗ）０ （ｋ）＝Ｅ［ｚ
～（ｊ，Ｗ）
ｋ （ｚ

～（ｊ，Ｗ）
ｋ ）

Ｔ
］ （２２）

其中：Ｈｋ为量测矩阵；Ｒｋ为量测噪声协方差；

Ｘ（ｊ）ｋ ｋ－１为第 ｊ个 ＧＧＩＷ分量扩展状态的预测值，根

据文献［１５］，可假设Ｘ（ｊ）ｋ ｋ－１＝Ｘ
（ｊ）
ｋ－１ ｋ－１；λ为弱化因

子，通常 λ≥１；ｚ
～（ｊ，Ｗ）
ｋ ＝ １

Ｗ ∑
ｚ（ｉ）ｋ ∈Ｗ

ｚ（ｉ）ｋ －Ｈｋｍ
（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１。

２．２．２　ＧＧＩＷ分量更新
ＧＧＩＷ分量的待估状态 ξｋ中，量测比率 γｋ同

质心状态 ｘｋ和扩展状态 Ｘｋ独立，其对量测子集
Ｗ的似然函数的概率密度分布为

ｇ～（Ｗ ξｋ）＝ＰＳ（Ｗ ；γｋ）·

　　∏
Ｗ

ｊ＝１
Ｎ（ｚ（ｊ）ｋ ；Ｈｋｘｋ，Ｘｋ＋Ｒｋ） （２３）

式中：ＰＳ（·；γｋ）为均值为 γｋ的泊松概率密度
函数。

由 Ｂａｙｅｓ准则可知，ＧＧＩＷ 分量所表示的群
目标状态的后验概率密度函数可表示为

ｐ（ξｋ Ｗ）＝
珋ｐ（ξｋ）ｇ

～（Ｗ ξｋ）
ΨＷｋ

＝ １
ΨＷｋ
ＧＧＩＷ（ξｋ；ξｋ ｋ－１）ｇ

～（Ｗ ξｋ）＝
１
ΨＷ

ｋ

ＧＡＭ（γｋ；αｋ ｋ－１，βｋ ｋ－１）ＰＳ（Ｗ；γｋ

               

）

量测比率部分

(
·

ＧＩＷ（·；ｍｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１，ｖｋ ｋ－１Ｖｋ ｋ－１）·∏
Ｗ 　

ｊ＝１
Ｎ（ｚ（ｊ）ｋ ；Ｈｋｘｋ ｋ－１，Ｘｋ ｋ－１＋Ｒｋ )

                                 

）

质心状态和扩展状态部分

（２４）

式中：珋ｐ（ξｋ）为状态预测的概率密度函数；Ψ
Ｗ
ｋ 

∫ｐ（ｕ）·ｇ～（Ｗ ｕ）ｄｕ为归一化常量。
ＧＩＷ（·；ｍｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１，ｖｋ ｋ－１，Ｖｋ ｋ－１）＝

　　Ｎ（ｘｋ；ｍｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）ＩＷ（Ｘｋ；ｖｋ ｋ－１，Ｖｋ ｋ－１）

　　令

珋ｚＷｋ ＝
１
Ｗ ∑

ｚ（ｉ）ｋ ∈Ｗ

ｚ（ｉ）ｋ （２５）

ＺＷｋ ＝∑
ｚ（ｉ）ｋ ∈Ｗ

（ｚ（ｉ）ｋ －珋ｚＷｋ）（ｚ
（ｉ）
ｋ －珋ｚＷｋ）

Ｔ
（２６）

第 ｊ个 ＧＧＩＷ分量的更新步骤为

α（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ ＝α
（ｊ）
ｋ ｋ－１＋ Ｗ （２７）

β（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ ＝β
（ｊ）
ｋ ｋ－１＋１ （２８）

ｍ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ ＝ｍ
（ｊ）
ｋ ｋ－１＋Ｋ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１ε

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１ （２９）

Ｐ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ ＝Ｐ
（ｊ）
ｋ ｋ－１－Ｋ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１Ｓ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１（Ｋ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１）

Ｔ
（３０）

ｖ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ ＝ｖ
（ｊ）
ｋ ｋ－１＋ Ｗ （３１）

７８１２
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Ｖ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ ＝Ｖ
（ｊ）
ｋ ｋ－１＋Ｎ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１＋Ｚ

Ｗ
ｋ （３２）

式中：

Ｋ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１ ＝Ｐ
（ｊ）
ｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ（Ｓ

（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１）

－１
（３３）

ε（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１ ＝珋ｚ
Ｗ
ｋ －Ｈｋｍ

（ｊ）
ｋ ｋ－１ （３４）

Ｎ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１ ＝（Ｓ
（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１）

－１ε（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１（ε
（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ－１）

Ｔ
（３５）

Ｓ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１ ＝ＨｋＰ
（ｊ）
ｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ ＋
Ｘ（ｊ）ｋ ｋ－１＋Ｒｋ

Ｗ
（３６）

　　另外
Ψ（ｊ，Ｗ）ｋ ＝Ψ（ｊ，Ｗ）ｋ，γ Ψ

（ｊ，Ｗ）
ｋ，ｘ，Ｘ （３７）

Ψ（ｊ，Ｗ）ｋ，γ ＝
Γ（α（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ）（β

（ｊ）
ｋ ｋ－１）

α（ｊ）ｋ ｋ－１

Γ（α（ｊ）ｋ ｋ－１）（β
（ｊ，Ｗ）
ｋ ｋ）

α（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ Ｗ ！
（３８）

Ψ（ｊ，Ｗ）ｋ，ｘ，Ｘ ＝
１

（π Ｗ Ｗ Ｓ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ－１）
ｄ／２·

　　
Ｖ（ｊ）ｋ ｋ－１

ｖ（ｊ）ｋ ｋ－１ ２

Ｖ（ｊ）ｋ ｋ
ｖ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ ２

·

Γｄ
ｖ（ｊ，Ｗ）ｋ ｋ( )２

Γｄ
ｖ（ｊ）ｋ ｋ－１( )２

（３９）

归一化常量 Ψ（ｊ，Ｗ）ｋ 将会在 ＧＬＭＢ分量的权值
计算中使用（详见式（５２）、式（５５））。

由逆威夏特分布的性质可知

Ｘ（ｊ）ｋ ｋ ＝
Ｖ（ｊ）ｋ ｋ

ｖ（ｊ）ｋ ｋ－２ｄ－２
（４０）

２．２．３　模型概率更新
假设跟踪模型集中的模型个数为 Ｍ。对于新

生目标分量，其模型概率为

ｐ（ｊ）ｋ，ｒ ＝
１
Ｍ

（４１）

对于存在目标分量，更新的模型概率为

ｐ（ｊ）ｋ，ｒ ＝
ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒΨ

Ｗ
ｋ，ｒ

∑
Ｍ

ｒ＝１
ｐ（ｊ）ｋ ｋ－１，ｒΨ

Ｗ
ｋ，ｒ

（４２）

ΨＷｋ，ｒ与 Ψ
Ｗ
ｋ 的计算相似，不同的是：Ψ

Ｗ
ｋ 是由

ＢＦＧ近似后的模型对 ＧＧＩＷ 分量的预测和更新
参数计算得到，而 ΨＷｋ，ｒ是由各模型分别对 ＧＧＩＷ
分量的预测和更新参数计算得到的。

３　ＧＬＭＢ分量的预测与更新

单模型 ＧＧＩＷＧＬＭＢ算法同多模型 ＧＧＩＷ
ＧＬＭＢ算法的区别主要在于对 ＧＧＩＷ分量的预测
和更新部分，多模型 ＧＧＩＷＧＬＭＢ算 法 中 对
ＧＬＭＢ分量的预测和更新具体步骤为：

步骤１　预测。

π＋（χ）＝Δ（χ）∑
ｃ∈Ｃ
ｗ（ｃ）＋ （（χ））［ｐ

（ｃ）
＋ （·）］

χ

（４３）
式中：

ｗ（ｃ）＋ （Ｉ）＝ｗＢ（Ｉ－Ｌ）ｗ
（ｃ）
Ｓ （Ｉ∩ Ｌ） （４４）

ｐ（ｃ）＋ （ξ，）＝１Ｌ（）ｐ
（ｃ）
Ｓ （ξ，）＋

　　（１－１Ｌ（））ｐＢ（ξ，） （４５）

ｐ（ｃ）Ｓ （ξ，）＝
∫ｄξ′
Ψ（ｃ）Ｓ （）

（４６）

Ψ（ｃ）Ｓ （）＝∫∫ｄξ′ｄξ （４７）

ｗ（ｃ）Ｓ （Ｊ）＝［Ψ
（ｃ）
Ｓ ］

Ｊ∑
ＩＪ
１Ｉ（Ｊ）［ｑ

（ｃ）
Ｓ ］

Ｉ－Ｊｗ（ｃ）（Ｉ）

（４８）

ｑ（ｃ）Ｓ （）＝∫ｑＳ（ξ，）ｐ（ｃ）（ξ，）ｄξ （４９）

１Ａ（Ｂ）＝
１　　　　 Ｂ Ａ
０{ 其他

（５０）

其中：ｗＢ（·）和 ｗ（ｃ）Ｓ （·）分别为新生和存活
ＧＬＭＢ分量的概率； ＝ｐＳ（ξ，）ｆ（ξξ′，）·

ｐ（ｃ）（ξ′，），（·，）表示加标签的群目标状态；
ｐＳ（ξ，）为状态为（ξ，）的群目标的存活概率；

ｑＳ（ξ，）为消亡概率；ｐ
（ｃ）
（·，）为上一时刻群目

标状态的概率密度，是一个加标签的 ＧＧＩＷ分量；
ｐＢ（·，）为单个群目 标 的 新 生 概 率 密 度；
ｆ（· ξ′，）为状态转移核函数；Ｌ为上一时刻的
ＧＬＭＢ后验概率密度的标签空间。

步骤２　更新。

π（χＺ）＝Δ（χ）∑
ｃ∈Ｃ
∑
χ＋１

ｉ＝１
∑

（Ｚ）∈ ｉ（Ｚ）
θ∈Θ（ （Ｚ））

ｗ（ｃ，θ）（Ｚ）（ （χ））·

　　 ［ｐ（ｃ，θ）（· （Ｚ））］χ （５１）
式中：

ｗ（ｃ，θ）（Ｚ）（Ｌ）＝

ｗ（ｃ）＋ （Ｌ）［Ψ
（ｃ，θ）
（Ｚ）］

Ｌ

∑
ｃ∈Ｃ
∑
ＪＬ
∑
χ＋１

ｉ＝１
∑

（Ｚ）∈ ｉ（Ｚ）
θ∈Θ （Ｚ））

ｗ（ｃ）＋ （Ｊ）［Ψ
（ｃ，θ）
（Ｚ）］

Ｊ

（５２）

ｐ（ｃ，θ）（ξ， （Ｚ））＝
ｐ（ｃ）＋ （ξ，）ψ （Ｚ）（ξ，；θ）

Ψ（ｃ，θ）（Ｚ）（）

（５３）

Ψ（ｃ，θ）（Ｚ）（）＝∫ｐ（ｃ，θ）＋ （ξ，）ψ （Ｚ）（ξ，；θ）ｄξ （５４）

当 ｐＤ（ξ，）＝ｐＤ（）时

Ψ（ｃ，θ）（Ｚ）（）＝
ｐＤ（）Ψ

（ （ｃ）（）， θ（）（Ｚ））

［ｋ］ θ（）（Ｚ）
（５５）

式中： （ｃ）（）是标签为 的目标到索引 ｃ指向的
ＧＧＩＷ分量的映射。对于某一特定的观测时刻，
Ψ（ （ｃ）（）， θ（）（Ｚ））可通过式（３７）计算得到。

实际计算中，为应对多量测子集多群目标带

来的计算量剧增的问题，计算量测子集同目标之

间的关联代价矩阵，并采用相应排序算法选择其

８８１２
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中代价较小的关联对进行 ＧＬＭＢ分量更新，从而达
到减小计算量的目的；同时，每一时刻的 ＧＬＭＢ分
量都会由于状态与量测子集的关联而迅速增加，为

保证 ＧＬＭＢ分量的数目控制在一个合理范围，需要
对更新的 ＧＬＭＢ进行删减，选取其中权值较大的一
部分参与下一时刻运算。将删减后的 ＧＬＭＢ分量
中的群目标状态提取出来，即得到群目标状态的最

终估计，具体计算可参考文献［１２，１４］。

４　仿真实验
４．１　仿真场景

假设有３个群目标在杂波环境下运动。群 １
质心的初始运动状态为［９００ｍ，－６０ｍ／ｓ，９００ｍ，
０ｍ／ｓ］Ｔ，在１～４ｓ做匀速直线运动；４～３６ｓ做匀
速转弯运动，其中 ４～１２ｓ的转弯角速度为
０．４ｒａｄ／ｓ，１２～２８ｓ转弯角速度为 －０．２ｒａｄ／ｓ，
２８～３６ｓ转弯角速度为０．４ｒａｄ／ｓ；３６～４０ｓ做匀速
直线运动。群２质心的初始运动状态为［－２８０ｍ，
５６ｍ／ｓ，２７８ｍ，０ｍ／ｓ］Ｔ，在 ７～１２ｓ做匀速直线运
动，１２～２８ｓ转弯角速度为 －０．２ｒａｄ／ｓ，２８～３３ｓ
做匀速直线运动。群 ３质心的初始运动状态为
［０ｍ，４０ｍ／ｓ，－７８０ｍ，０ｍ／ｓ］Ｔ，在２８～３６ｓ转弯角
速度为０．４ｒａｄ／ｓ，３６～４２ｓ做匀速直线运动。３个
群的初始扩展状态分别满足（ａ１，ｂ１）＝（１０，５）ｍ，
（ａ２，ｂ２）＝（１５，６）ｍ，（ａ３，ｂ３）＝（１０，５）ｍ，其中，ａｉ，
ｂｉ（ｉ＝１，２，３）分别为扩展椭圆的长半轴和短半轴。

假设在任何观测时刻，新生 ＧＧＩＷ分量的数
目均为３，且位置为真实群目标的初始位置，新生
概率为０．０３。群目标的检测概率为０．９９，存活概
率为０．９５。所有新生分量运动状态的初始协方
差均为 Ｐ０＝ｄｉａｇ｛１００

２
，４５２｝，ＩＷ（Ｘ０；ｖ０，Ｖ０）分布

的初始参数为 ｖ０＝１０，Ｖ０＝ｄｉａｇ｛１，１｝。ＧＡＭ（γ０；
α０，β０）分布的初始参数为 α０＝１０，β０＝１。杂波服
从均值 λｋ＝１０的泊松分布。测量噪声标准差为
０．１，采样间隔为１ｓ。

选取 １个匀速运动（ＣｏｎｓｔａｎｔＶｅｌｏｃｉｔｙ，ＣＶ）
模型和２个匀速转弯（ＣｏｎｔａｎｔＴｕｒｎｉｎｇ，ＣＴ）模型
对群目标进行运动建模。其中，ＣＴ模型的转弯速
率分别为 ±０．５ｒａｄ／ｓ，各模型对应的扩展状态随
时间变化的敏捷度分别为 τ＝８，５，５，伽马分布预
测的指数衰减因子分别为 η＝５，６，６，模型的过程
噪声标准差分别为１，５，５。模型初始概率分别为
０．５，０．２５，０．２５，ＳＴＦ的弱化因子 λ＝１，转移概率

矩阵 Π ＝
０．９ ０．０５ ０．０５
０．０５ ０．９ ０．０５
０．０５ ０．０５ ０．









９

。

图１描述了 ３个群目标的运动轨迹、仿真背
景以及质心位置的一次仿真结果。黑色“·”为

群目标和杂波产生的量测；椭圆表示置信水平为

０．９条件下群目标扩展状态范围；“□”为群 １质
心的估计位置；“△”为群 ２质心的估计位置；蓝
色“”为群３质心的估计位置；“→”指向群目标
运动方向。从图中可以看出，算法能够较好地对

群目标质心状态进行估计和正确分辨出航迹。

图 １　运动轨迹仿真背景及质心位置一次仿真估计结果

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄａｎｄｅｓｔｉｍａｔｅｄｃｅｎｔｒｏｉｄ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｏｎｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

４．２　算法性能对比

记文献［１４］的算法为 ＧＧＩＷＧＬＭＢ，本文算
法记为 ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ。２种算法跟踪所给场
景的１００次蒙特卡罗仿真结果对比如图 ２和图 ３
所示。

图 ２和 图 ３为 ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ算 法 和
ＧＧＩＷＧＬＭＢ算法对目标状态估计的最优次模式
分配（ＯｐｔｉｍａｌＳｕｂＰａｔｔｅｒｎＡｓｓｉｇｎｍｅｎｔ，ＯＳＰＡ）距离
和目标数目的估计，并标出了估计的一倍标准差

范围。图中，浅绿色区域表示 ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ
估计的一倍标准差范围，浅蓝色区域表示 ＧＧＩＷ
ＧＬＭＢ算法估计的一倍标准差范围，暗绿色区域
表示２种算法一倍标准差范围的重叠区域。对目
标状态估计的 ＯＳＰＡ距离和目标数目估计值反映
算法对目标状态及目标数目估计的准确性，一倍

标准差范围反映算法的稳定性。从图２和图３可
以看出，ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ算法与 ＧＧＩＷＧＬＭＢ算
法对目标数目估计的准确性相当，但前者对目标

状态（包含质心状态、扩展状态和量测比率）估计

的 ＯＳＰＡ距离更小，准确性更高，且对目标状态和
数目估计的稳定性更好。

图４为１００次蒙特卡罗仿真中，真实航迹在
每个时刻出现的次数。图中，ｔｒａｃｋ：［ａ，ｂ］表示在
ａ时刻新生的第 ｂ个目标，３条曲线对应仿真中的

９８１２
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图 ２　质心状态、扩展状态及量测比率

ＯＳＰＡ距离及其一倍标准差

Ｆｉｇ．２　ＯＳＰＡｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｃｅｎｔｒｏｉｄｓｔａｔｅ，ｅｘｔｅｎｓｉｏｎｓｔａｔｅａｎｄ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒａｔｅａｎｄｔｈｅｉｒｏｎｅｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎ

３条正确航迹。从图４可以看出，２种算法对航迹
１和航迹２的正确关联概率（对航迹正确加标签
的次数除以蒙特卡罗仿真总次数）高，且航迹延

迟的次数较少，ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ算法对航迹３的
正确关联概率要高于 ＧＧＩＷＧＬＭＢ算法，但 ２种
算法对航迹３的正确关联概率相对都偏低，只有
不到７０％，其主要是航迹起始的延迟造成的，在
错误关联的情况中，大部分都是跟踪了第 ２３ｓ所
新生的第３个目标，导致航迹标签出错，延迟了１ｓ
起始，另有少数几次延迟２～３ｓ，还有数次出现了

图 ３　目标数目估计及其一倍标准差

Ｆｉｇ．３　Ｔａｒｇｅｔｎｕｍｂｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｉｔｓｏｎｅ

ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图 ４　ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ及 ＧＧＩＷＧＬＭＢ

算法各时刻真实航迹频次

Ｆｉｇ．４　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｒｅａｌｔｒａｃｋａｔｅａｃｈｍｏｍｅｎｔｉｎ

ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢａｎｄＧＧＩＷＧＬＭＢａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

航迹丢失。这是由于本文为了减小算法计算量，

在采用截断技术减少小权值的 ＧＬＭＢ分量时，对
存在 ＧＬＭＢ分量和新生 ＧＬＭＢ分量的权值进行
了统一排序处理，而在目标 ３新生的时刻，表示
群１和群２的 ＧＬＭＢ权值较大，且分量数目较多，
导致群３的新生分量在进行截断近似过程中被删
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除，这就导致了群 ３航迹起始的延迟和航迹的丢
失；群２新生时刻，因为此时只存在表示群１状态
的大权值 ＧＬＭＢ分量，数目相对较少，所以群２新
生分量在截断过程中被删除的次数较少，航迹延

迟和丢失现象不明显。在此也可以看出，将存活

和新生分量共同排序的方法适用于目标数目少的

场景，当目标数目增多时，将会导致对晚出现目标

的跟踪延迟和漏跟，此时，需要对新生分量和存活

分量分别进行截断排序，但会造成算法计算量的

增加。图４中，在２２～２３ｓ航迹标签正确率出现
较大起伏，主要是由于相比于大权值的已存在分

量，群３的新生分量在第２２ｓ虽得以保留，但存在
确认延迟（如：第２２ｓ新生的目标在 ２３ｓ时确认，
但此种情况下的航迹标签是正确的，注意与前文

情况区分）。航迹确认的延迟导致在目标真实新

生的后续时刻，航迹标签的正确概率高于目标真

实新生的时刻（第２３ｓ，群３的正确航迹标签次数
为：第２２ｓ，群３的正确航迹标签次数加上第２３ｓ，
群３确认的正确航迹标签次数，减去第 ２２ｓ确认
的正确航迹在第 ２３ｓ发生丢失的次数）。在图 ２
和图３中只能得到跟踪的整体信息，而不能判断
各条航迹的标签是否正确。通过对航迹标签的分

析（见图４），可以了解算法对每一个目标航迹跟
踪的起始和终止情况，弥补了只采用 ＯＳＰＡ距离
评估方法对算法进行评估的不足。

５　结　论

１）针对多机动群目标跟踪的问题，提出了
ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ算法，利用随机矩阵将群目标
扩展外形建模为椭圆，用 ＧＧＩＷ分量描述群目标
状态。ＧＬＭＢ分量通过加标签方法产生加标签的
航迹估计，引入 ＢＦＧ和 ＳＴＦ算法增强对目标机动
的跟踪能力。

２）ＢＦＧ算法通过多模型融合，增强了算法对
群目标机动模式的适应性，ＳＴＦ算法通过对预测
协方差的修正，增强了算法对群目标机动跟踪的

鲁棒性。将加标签正确率作为补充的算法性能度

量标准，弥补了仅利用 ＯＳＰＡ距离评估 ＧＬＭＢ算
法性能的不足。

３）仿真结果表明，ＭＭＧＧＩＷＧＬＭＢ算法跟
踪多机动群目标的精度、稳定性和航迹标签正确

率皆优于文献［１４］算法。
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时变环境下 ＲＣＳ测量中的精确背景抵消处理技术
原赛赛，梁丽雅，许小剑

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在外场雷达散射截面（ＲＣＳ）测量中，受随时间变化的环境因素影响，不同时
刻测得到的数据其幅度和相位不完全相干，导致直接采用背景矢量相减技术难以有效地抑制

背景杂波。建立了测量系统测试场时变传递函数的参数化模型来表征环境变化对雷达接收
回波的影响，并在此基础上提出了一种改进的精确背景抵消处理技术。首先，从现场测量回波

数据中提取辅助校准区域数据；然后，利用降噪互相关法和优化相干函数法估计出时变传递函

数模型参数，并据此对不同时刻测得的回波数据进行幅度和相位补偿，使得两者完全相干；最

后，做精确的背景矢量相减处理。实验结果验证了本文技术和算法的有效性。

关　键　词：背景抵消；雷达；雷达散射截面（ＲＣＳ）测量；时变环境；相干补偿
中图分类号：ＴＮ９５７．５２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２１９３０７

　　低可探测目标的雷达散射截面（ＲＣＳ）精确测
量与评估对 ＲＣＳ测试场的低散射背景电平提出
了越来越高的要求。为了减小 ＲＣＳ测量不确定
度，提高测量精度，通常采用背景矢量相减技术以

抑制背景杂波的影响
［１５］
。然而，对于室外 ＲＣＳ

测试场，尤其是地面平面场，在测量背景和目标这

段较长时间内，由于外部环境因素的影响，雷达系

统和测试场特性均可能随时间发生漂移，具体表

现为温度、湿度等影响雷达系统稳定性、测试场地

面反射系数以及传播路径电长度等受光照、温度

影响随时间变化。雷达系统测试场的时变特性
导致已测得的背景数据同当前的目标测量数据非

完全相干，直接背景矢量相减效果不理想甚至完

全失效。

ＬａＨａｉｅ等提出通过补偿背景测量随频率和
不随频率变化的相位来消除时变因素给背景抵消

带来的不利影响
［６］
。事实上，如果可以估计出雷

达系统测试场随时间的变化，即由于环境变化带

来的测量系统测试场传递函数幅度起伏和相位
变化，则可以对目标回波和背景回波做幅度、相位

补偿，把所测数据校准到完全相干，从而实现精确

的背景抵消处理
［７］
。

本文针对 ＲＣＳ测试外场受时变因素影响大
的问题，建立了测量系统测试场的时变传递函数
参数化模型，并提出利用软件距离门技术提取辅

助校准区域数据来估计模型参数，实现对时变响

应特性的精确幅度和相位补偿。经幅度、相位补

偿后的数据用于背景相减处理可以实现精确的背

景抵消。实验结果验证了本文技术和算法的有

效性。

１　ＲＣＳ测量中的时变传递函数模型

采用地面平面场的室外 ＲＣＳ测试场典型测
量几何关系如图１所示。由于发射波和散射回波
的传输路径均包括直接散射、地面一次和二次反

射共３条路径，而经由一次和二次反射路径的回

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180502.1630.001.html
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图 １　ＲＣＳ测量几何关系示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｇｅｏｍｅｔｒｙｆｏｒＲＣＳｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

波信号均受地面反射的影响，具体表现为测试场

地面反射系数以及传播路径电长度均随测量时间

而变化。在室外测试场，测量系统受温度、湿度影

响，系统特性也可能随时间发生漂移。为了提高

此类 ＲＣＳ测试场背景抵消处理的有效性，应该考
虑测试场、测量系统时变特性的影响

［５］
。

若引入测量系统测试场的时变传递函数来
表征测量系统测试场变化对雷达接收回波的影
响，测目标和测背景时的雷达回波信号可分别表

示为

Ｓ（ｆ，ｔ）＝Ｈ（ｆ，ｔ）（Ｔ（ｆ）＋Ｂ（ｆ，ｔ）） （１）
ＳＢ（ｆ，ｔ）＝Ｈ（ｆ，ｔ）Ｂ（ｆ，ｔ） （２）
式中：Ｈ（ｆ，ｔ）为测量系统测试场的传递函数，是
随时间慢变化的，反映了测量雷达系统漂移和测

试场类型及其电参数随时间变化的特性，ｆ为频
率，ｔ为时间；Ｓ（ｆ，ｔ）和 ＳＢ（ｆ，ｔ）分别为测目标和测
背景时雷达接收到的回波信号，两者都是随时间

变化的；Ｔ（ｆ）为目标在给定姿态下的真实散射
场，不随时间变化；Ｂ（ｆ，ｔ）为固有背景散射，随时
间变化

［７］
。

假设在 ｔ１时刻测背景，ｔ２时刻测目标，这样，

背景抵消在数学上可表示为
［８９］

Ｓ（ｆ，ｔ２）－ＳＢ（ｆ，ｔ１）＝
　　Ｈ（ｆ，ｔ２）（Ｔ（ｆ）＋Δ（ｆ，Δｔ１２）） （３）

Δ（ｆ，Δｔ１２）＝Ｂ（ｆ，ｔ２）－
Ｈ（ｆ，ｔ１）
Ｈ（ｆ，ｔ２）

Ｂ（ｆ，ｔ１） （４）

式中：Δ（ｆ，Δｔ１２）为经背景抵消后的剩余背景误
差，Δｔ１２为ｔ１和ｔ２的时间差。仅当Ｂ（ｆ，ｔ２）＝Ｂ（ｆ，
ｔ１），Ｈ（ｆ，ｔ２）＝Ｈ（ｆ，ｔ１）时，有
Δ（ｆ，Δｔ１２）＝０ （５）

可见，如果测试场背景是随时间变化的，经过

多次测量和信号处理并不能解决背景抵消中剩余

背景误差的问题。但是对于一个经过仔细设计和

优化的测试场，在测试过程中其目标区一般不会

发生变化，即

Ｂ（ｆ，ｔ２）＝Ｂ（ｆ，ｔ１）＝Ｂ（ｆ） （６）
则式（４）变为

Δ（ｆ，Δｔ１２）＝ １－
Ｈ（ｆ，ｔ１）
Ｈ（ｆ，ｔ２

( )）Ｂ（ｆ） （７）

若要求剩余背景误差为０，则要求
Ｈ（ｆ，ｔ２）＝Ｈ（ｆ，ｔ１） （８）
即在测目标和测背景时刻测量系统测试场的时
变传递函数相同。

在外场长时间 ＲＣＳ测量中，式（８）一般不可
能满足，可以通过对当前数据进行幅度和相位补

偿使之满足，从而实现精确的背景相减。

若将传递函数表示为参数化的形式

Ｈ（ｆ，ｔ）＝Ａ（ｔ）ｅｊ ４π
ｆ
ｃα（ｔ）＋β（ｔ( )） （９）

式中：Ａ（ｔ）为随时间变化的幅度增益；ｃ为光速；
α（ｔ）和 β（ｔ）分别为随频率线性变化的相位因子
和不随频率变化的固定相位因子，两者均随时间

慢变化。这样，对于 ｔ１、ｔ２时刻，有

Ｈ（ｆ，ｔ２）＝Ｈ（ｆ，ｔ１）Ａ１２ｅ
ｊ ４πｆｃα１２＋β( )１２ （１０）

可见，只需估计出３个参数 Ａ１２、α１２、β１２，便可
完成传递函数的幅、相校准，从而将提前测得的背

景信号（ｔ１时刻）等效到当前测目标时的背景信
号（ｔ２时刻）。在此基础上进行背景抵消处理，
得到

Ｓ（ｆ，ｔ２）－ＳＢ（ｆ，ｔ１）Ａ１２ｅ
ｊ４πｆｃα１２ｅｊβ１２ ＝

　　Ｈ（ｆ，ｔ２）（Ｔ（ｆ）＋Ｂ（ｆ））－

　　Ｈ（ｆ，ｔ１）Ｂ（ｆ）Ａ１２ｅ
ｊ４πｆｃα１２ｅｊβ１２ ＝Ｈ（ｆ，ｔ２）Ｔ（ｆ）

（１１）
从而实现时变环境下的精确背景抵消。

２　传递函数的参数估计技术

２．１　背景抵消流程
在第１节讨论中，笔者只考虑了测背景和测

目标之间系统传递函数的变化。在实际外场测量

中，若对目标做 ３６０°全方位测量，测目标和测背
景都需要较长时间，测量系统测试场随时间的
变化导致不同时刻测得的回波数据非完全相

干，进而影响背景抵消效果。为了得到完全相

干的目标数据和背景数据，可以选定一个测量

时刻为参考时刻，将所有其他时刻测得的数据

校准到这个时刻，然后进行背景相减处理。ＲＣＳ
测量通常为扫频扫角测量，即随时间变化，转台

旋转不同方位角。可以将任意一个方位角下数

据作为参考数据，其他数据与之做校准。具体

流程如图 ２所示。
２．２　辅助校准区域选取

对传递函数进行校准，需要估计３个参数，精
确的参数估计算法要求用于参数估计的２部分数
据 ｙ１（ｆ）和 ｙ２（ｆ）只有幅度和相位的差别

［１０１１］
，即

满足

４９１２
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　第 １０期 原赛赛，等：时变环境下 ＲＣＳ测量中的精确背景抵消处理技术

图 ２　校准与背景抵消处理流程

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｂａｃｋｇｒｏｕｎｄ

ｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

ｙ２（ｆ）＝Ａｙ１（ｆ）ｅ
ｊ ４πｆｃα＋( )β （１２）

式中：Ａ、α和 β为待估计的参数。显然，雷达测得
的背景数据和目标数据不满足此要求，不能直接

用于参数估计。

为了引出该问题的解决方法，笔者课题组首

先给出一组实测数据某一方位角下的高分辨率一

维距离像
［１２］
，如图３所示。图中所用数据为微波

暗室对椭球体的测量数据，测量几何关系与图 １
类似，在距离目标支架约０．６５ｍ处设置了一堵吸
波材料墙，用于减少目标支架等对雷达回波的影

响。先测得背景数据，再对目标做 ３６０°方位旋转
测量。测量频段４～８ＧＨｚ，频率步长５ＭＨｚ。

由图３可以看出，目标信号与背景信号一维
距离像的差别主要在椭球所在区域，其他背景区

图 ３　高分辨率一维距离像

Ｆｉｇ．３　Ｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ１Ｄｒａｎｇｅｐｒｏｆｉｌｅ

域相对重合较好。尤其在吸波材料墙区域，几乎

完全重合。

若通过如图 ３中的软件距离门，分别将吸波
材料墙从目标和背景的一维距离像中提取出来，

然后再做快速傅里叶变换（ＦＦＴ），即得到吸波材
料墙在测背景和测目标时的数据。这２组数据只
有因测量系统测试场时变传递函数变化带来的
幅度和相位的差别，满足式（１２），可以用来估计
传递函数的参数

［６］
。

软件距离门是由一个带通滤波器来实现的，

通过仔细设计，可以将指定区域的一维距离像准

确地过滤出来。

对于没有设置吸波材料墙的测试场，只需采

用类似的方法，分别从背景数据和目标数据中提

取同一片区域（以下称为辅助校准区域）的数据，

便可实现对传递函数参数的准确估计。辅助校准

区域数据提取流程如图４所示。
辅助校准区域数据提取的精确性决定了参数

估计的准确性。首先，辅助校准区域不应离目标

区域太远，因为在室外测试场，不能保证整个测试

场的变化特性完全一致。笔者更关心的是目标区

的背景抵消效果，所以在目标区附近提取辅助校

准区域，估计出的传递函数更能代表目标区测试

场的变化。其次，在一维距离像上，辅助校准区域

最好有明显的特征，这样能够用软件距离门准确

提取出来，保证后续参数估计的准确性。最后，提

取的辅助校准区域应该完全一致。由傅里叶变换

的频移性质可知，随频率变化的线性相位会使一

维距离像发生漂移，所以软件距离门中心位置不

能简单地选取固定值。解决办法是将一定范围内

一维距离像最大值处作为软件距离门的中心。

图 ４　辅助校准区域数据提取流程

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒｄａｔａｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｉｎ

ａｕｘｉｌｉａｒｙｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎａｒｅａ
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２．３　传递函数参数估计算法
假设提取出来的辅助校准区域在不同时刻的

回波信号为 ｙｎ１（ｆ）和 ｙｎ２（ｆ），满足
ｙｎ１（ｆ）＝ｙ（ｆ）＋ｖ１（ｆ） （１３）

ｙｎ２（ｆ）＝Ｈ（ｆ）ｙ（ｆ）＋ｖ２（ｆ） （１４）

Ｈ（ｆ）＝Ａｅｊ ４π
ｆ
ｃα＋( )β （１５）

式中：ｖ１（ｆ）和 ｖ２（ｆ）分别为不同时刻的噪声，高信
噪比时可以忽略；Ｈ（ｆ）为传递函数。一般情况
下，雷达为扫频测量，即

ｆ＝ｆ０＋（ｋ－１）Δｆ　　ｋ＝１，２，…，Ｎ （１６）
式中：ｆ０为中心频率；Δｆ为频率步长。

为了抑制噪声，首先采用复指数模型（ＣＥ）对
２段数据分别建模，利用状态空间法（ＳＳＡ）估计
参数

［１１，１３］
，分别获得抑制噪声后的信号 ｙ１（ｆ）和

ｙ２（ｆ）。忽略建模误差，有 ｙ２（ｆ）＝Ａｙ１（ｆ）ｅ
ｊ４πｆｃαｅｊβ。

对抑制噪声后的信号补零至相同长度 Ｎｃ，再
做互相关处理。对 ｙ１（ｆ）和 ｙ２（ｆ）分别做 Ｎｃ点的
快速傅里叶逆变换（ＩＦＦＴ）得到 Ｙ１（ｎ）和 Ｙ２（ｎ），
则两者相关函数为

Ｒ（ｎ）＝Ｙ１（ｎ） Ｙ

２（－ｎ）　　ｎ＝１，２，…，Ｎｃ

（１７）
式中：表示循环卷积。对式（１７）两端做离散傅
里叶变换，可得

ｒ（ｋ）＝ｙ１（ｋ）ｙ

２（ｋ）　　ｋ＝１，２，…，Ｎｃ （１８）

式中：ｙ１（ｋ）和 ｙ２（ｋ）分别为 ｙ１（ｆ）和 ｙ２（ｆ）的离散
化后补零的值；表示复共轭。因此有

Ｒ（ｎ）＝ １
Ｎｃ∑

Ｎｃ

ｋ＝１
ｒ（ｋ）ｅｊ

２π
Ｎｃ
（ｋ－１）（ｎ－１） ＝

　　 １
Ｎｃ∑

Ｎｃ

ｋ＝１
ｙ１（ｋ）ｙ


２（ｋ）ｅ

ｊ２πＮｃ
（ｋ－１）（ｎ－１）

　　ｎ＝１，２，…，Ｎｃ （１９）
将式（１６）、式（１７）代入式（２０），可得

Ｒ（ｎ）＝ Ａ
Ｎｃ
ｅ－ｊ４π

ｆ０
ｃαｅ－ｊβ∑

Ｎｃ

ｋ＝１
ｙ（ｋ） ２ｅｊ

２π
Ｎｃ
（ｋ－１） ｎ－１－

２ＮｃΔｆα( )ｃ

（２０）

当 α＝（ｎ－１）ｃ２ＮｃΔｆ
时，同相相加，Ｒ（ｎ）取得最大

值。由相关函数最大值位置，可以得到 α的
估计。

对 Ａ、β的估计，可以定义一个相干函数 Ｃ，
利用估计的线性相位补偿 ｙ２（ｋ），并用优化方法

得到 Ａ、β的估计［１４１５］
，有

Ｃ＝∑
Ｎｃ

ｋ＝１

１
Ａ
ｙ２（ｋ）ｅ

－ｊ４πｆｃαｅ－ｊβ－ｙ１（ｋ）
２

（２１）

３　实验结果与分析

３．１　微波暗室实测数据验证
为了验证时变环境下背景抵消技术的有效

性，本文将该技术用于一组微波暗室实测数据。

该数据与２．２节所用数据相同，选取遮挡墙区域
作为辅助校准区域，如图３所示。

图５给出了目标高分辨率一维距离像随方

图 ５　室内实测目标数据高分辨率一维距离像对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ１Ｄｒａｎｇｅｐｒｏｆｉｌｅｏｆ

ｔａｒｇｅｔｕｓｉｎｇｉｎｄｏｏｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａ
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　第 １０期 原赛赛，等：时变环境下 ＲＣＳ测量中的精确背景抵消处理技术

位角的变化特性。其中图 ５（ａ）为未做背景抵消
的目标一维距离像，图中不随方位角变化的横条

为固定背景杂波，可以看出背景杂波很强。在径

向距离 －０．６５ｍ处有一条明显的横条，为遮挡墙
的一维距离像。图 ５（ｂ）为用直接背景矢量相减
算法抵消背景后得到的一维距离像。图 ５（ｃ）为
按图２所示流程做背景抵消处理后得到的一维距
离像。对比发现，由于雷达系统测试场的变化，
直接背景矢量相减，－０．６５ｍ处的墙的一维距离
像仍然存在，背景信号并不能完全被抑制，而采用

本文算法处理，遮挡墙的回波几乎被完全抑制，背

景抵消效果更好。

同时，注意到经背景抵消处理后，在径向距离

１～２ｍ处仍然存在剩余杂波，这是由于用于支撑
目标的泡沫材料支架是随转台转动的，不同方位

角下散射有所不同，而用于背景抵消的数据为单

个方位角下的测量数据，故无法完全抵消这部分

背景杂波。

３．２　外场测量仿真验证

室内测量系统测试场本身受时变环境因素
影响小，不同时刻测得的背景数据和目标数据非

相干程度较小，直接背景相减技术仍有较好效果。

但是在室外测试场，受外部环境影响，测量系统
测试场的传递函数在长时间内变化较大，导致目

标数据和背景数据非相干程度扩大，可能使直接

背景矢量相减技术完全失效。为了仿真时变环境

下的背景抵消，本文仿真了外场测量系统测试场
时变传递函数 Ｈ（ｆ，ｔ），将暗室测得的数据与传递
函数相乘，得到时变环境下的回波数据。这里

Ｈ（ｆ，ｔ）＝Ａ（ｔ）ｅｊ ４π
ｆ
ｃα（ｔ）＋β（ｔ( )）。其中：

Ａ（ｔ）＝ｅ
０．０５（ｔ－ｔ１）
ｔ２－ｔ１ 　　ｔ１≤ ｔ≤ ｔ２ （２２）

α（ｔ）＝０．０５ｓｉｎ
π（ｔ－ｔ１）
ｔ２－ｔ( )

１

　　ｔ１≤ｔ≤ｔ２ （２３）

β（ｔ）＝π１８
·
ｔ－ｔ１
ｔ２－ｔ１

　　ｔ１≤ ｔ≤ ｔ２ （２４）

图６给出了仿真数据的目标高分辨率一维距
离像随方位角的变化特性。图 ６（ａ）为仿真目标
数据的一维距离像。可以看出，由于存在线性相

位的影响，一维距离像随时间（方位角）发生了漂

移。图６（ｂ）、（ｃ）分别为用直接背景矢量相减算
法和本文改进的背景抵消算法处理后得到的一维

距离像。可以看出，直接背景矢量相减算法已经

完全失效，使用本文算法处理，背景得到很好的抑

制，从而验证了本文技术和算法的有效性。

图 ６　仿真目标数据高分辨率一维距离像对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ１Ｄｒａｎｇｅｐｒｏｆｉｌｅｏｆ

ｔａｒｇｅｔｕｓｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａ

４　结　论

１）建立了测量系统测试场时变系统传递函
数的参数化模型，该模型包含随时间变化的幅度

因子，线性相位因子和固定相位因子，可以较准确

地描述测量系统测试场变化对雷达回波的影响。
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２）发展了一种通过提取辅助校准区域数据
来估计模型参数的方法，该方法具有一般性。

３）对微波暗室实测数据和仿真外场数据的
处理结果皆表明，在时变环境下，本文提出的技术

可以有效估计系统的时变特性，从而实现精确的

背景抵消处理，具有一定的工程应用价值。
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１３ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｆＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：１４６７１４７９．

［９］ＳＵＮＳＳ，ＸＵＸＪ．Ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｉｇｎａｌｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒ

ｆｌｕｃｔｕａｔｉｎｇｔａｒｇｅｔｉｎＲＣＳｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ［Ｃ］∥ＩＥＥＥ２０１２Ｉｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ

（ＭＩＣ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：２５６２６０．

［１０］刘承兰，贺峰，魏玺章．基于数据相关的多雷达融合成像相

干配准研究［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１０，３２（６）：

１２６６１２７１．

ＬＩＵＣＬ，ＨＥＦ，ＷＥＩＸＺ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｕｌｔｉｐｌｅｒａｄａｒｆｕｓｉｏｎ

ｉｍａｇｉｎｇｃｏｈｅｒｅｎｃｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｄａｔａｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１０，３２（６）：１２６６１２７１

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＨＥＦＹ，ＸＵＸＪ．Ｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｉｍａｇｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｃｏｈｅｒｅｎｔ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｆｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｍｕｌｔｉｂａｎｄｒａｄａｒｄａｔａ［Ｊ］．Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｎ

ＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１３，１４１：３８３４０１．

［１２］许小剑．雷达系统及其信息处理［Ｍ］．北京：电子工业出版

社，２０１０：２２５２２９．

ＸＵＸＪ．Ｒａｄａｒｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１０：２２５２２９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＰＩＯＵＪＥ，ＣＵＯＭＯＫＭ，ＭＡＹＨＡＮＪＴ．Ａｓｔａｔｅｓｐａｃｅｔｅｃｈ

ｎｉｑｕｅｆｏｒｕｌｔｒａｗｉｄｅｂａｎｄｗｉｄｔｈｃｏｈｅｒｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ：Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ

ＲｅｐｏｒｔＴＲ１０５４［Ｒ］．Ｂｏｓｔｏｎ：ＭＩＴＬｉｎｃｏｌｎＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，１９９９．

［１４］ＣＵＯＭＯＫＭ，ＰＩＯＵＪＥ，ＭＡＹＨＡＮＪＴ．Ｕｌｔｒａｗｉｄｅｂａｎｄｃｏｈｅｒ

ｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｏｎＡｎｔｅｎｎａｓａｎｄＰｒｏｐａｇａ

ｔｉｏｎ，１９９９，４７（６）：１０９４１１０７．

［１５］ＸＵＸＪ，ＪＩＡＬ．Ｕｌｔｒａｗｉｄｅｂａｎｄｒａｄａｒｉｍａｇｅｒｙｆｒｏｍｍｕｌｔｉｐｌｅｉｎ

ｃｏｈｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｕｂｂａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓ

ｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１１，２２（３）：３９８４０４．

　作者简介：

　原赛赛　女，硕士研究生。主要研究方向：雷达成像与雷达信

息处理。

许小剑　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：遥感特

征建模、雷达成像与目标识别。
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　第 １０期 原赛赛，等：时变环境下 ＲＣＳ测量中的精确背景抵消处理技术

ＥｘａｃｔｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｎＲＣＳ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｎｔｉｍｅｖａｒｉａｎｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ＹＵＡＮＳａｉｓａｉ，ＬＩＡＮＧＬｉｙａ，ＸＵＸｉａｏｊｉａｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｕｔｄｏｏｒｒａｄａｒｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ（ＲＣＳ）ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒｃａｎｎｏｔｂｅｓｕｐｐｒｅｓｓｅｄ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｕｓｉｎｇｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｄｕｅｔｏｔｈｅｆａｃｔｔｈａｔ，ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｔｉｍｅｖａｒｉａｎｔ
ｏｕｔｄｏｏｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｓａｎｄｐｈａｓｅｓｏｆｒａｄａｒｒｅｃｅｉｖｅｄｒｅｔｕｒｎｓｃｏｌｌｅｃｔｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｉｎｔｅｒｖａｌ
ａｒｅｎｏｔｐｅｒｆｅｃｔｌｙｃｏｈｅｒｅｎｔ．Ａｐａｒａｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｔｏｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｕｃｈａｔｉｍｅｖａｒｉａｎｔ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｎｒａｄａｒｒｅｃｅｉｖｅｄｒｅｔｕｒｎｓ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ａｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｉｍｐｒｏｖｅｄｅｘａｃｔｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐａｒａｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｒｅｔｕｒｎｄａｔａｏｆｓｐｅｃｉｆｉｅｄｒｅｇｉｏｎｗｉｔｈａｎａｎｃｉｌｌａｒｙｒｅｆｅｒｅｎｃｅ
ｓｉｇｎａｌａｖａｉｌａｂｌｅｉｓｅｘｔｒａｃｔｅｄｆｒｏｍｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｒｅｔｕｒｎｄａｔａｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｙｍｅａｎｓｏｆｄｅｎｏｉｓｉｎｇ
ｃｒｏｓｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｃｏｈｅｒｅｎｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｓａｎｄｐｈａｓｅｓｏｆｔｈｅｒｅ
ｃｅｉｖｅｄｓｉｇｎａｌｓｃａｎｂｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅｔｉｍｅｖａｒｉａｎｔｐａｒａｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌ，ｓｏｔｈａｔｃｏｍｐｌｅｔｅｃｏｈｅｒｅｎｃｅｃａｎｂｅ
ａｃｈｉｅｖｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎｃａｎｂｅｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄｏｎｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅａｎｄｐｈａｓｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｄｄａｔａ，
ｒｅｓｕｌｔｉｎｇｉｎｅｘａｃｔｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｔｏｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙ
ａｎｄｕｓｅｆｕｌｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｔｅｃｈｎｉｑｕｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎ；ｒａｄａｒ；ｒａｄａｒｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ（ＲＣＳ）ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ；ｔｉｍｅｖａｒｉａｎｔｅｎｖｉ
ｒｏｎｍｅｎｔ；ｃｏｈｅｒｅｎｔｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５０３１０：０３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０２．１６３０．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７１００５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｊｉａｎｘｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１８０１０２；录用日期：２０１８０３３０；网络出版时间：２０１８０４１８１５：５１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１７．１９１４．００５．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１４０２００９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｎｇｒｕｉａ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：张宇靖，钟睿．基于非线性模型预测的绳系系统系绳摆振控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：２２００２２０７．
ＺＨＡＮＧＹＪ，ＺＨＯＮＧＲ．Ｔｅｔｈｅｒｓｗｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ
ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２２００２２０７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０８１０

基于非线性模型预测的绳系系统系绳摆振控制

张宇靖，钟睿

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对绳系系统离轨稳定控制问题，开展了系绳和绳端卫星构成的绳系系统
在拖拽离轨过程中系绳摆动稳定控制方法研究。在考虑拖拽离轨过程中约束下，首先建立了

包含绳端卫星的姿态运动的模型，并建立了绳系系统的离轨动力学方程和便于控制器设计的

简化动力学方程。其次根据模型预测原理以最优化方法设计参考轨迹，最后以模型预测控制

方法为基础设计了稳定系绳摆动的非线性模型预测控制方法。使用 ＭＡＴＬＡＢ软件平台仿真，
验证了所设计的参考轨迹能完成目标和模型预测控制器有好的跟踪能力。

关　键　词：绳系系统；摆振控制；动力学；轨道转移；模型预测控制
中图分类号：Ｖ４４８．１２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２２０００８

　　绳系卫星系统是由系绳连接绳端卫星构成的
空间系统

［１］
。绳系卫星系统表现出了广阔的应

用前景，如空间发电、构建空间结构和拖拽离轨

等，是近年来航天研究热点之一
［２］
。空间绳系拖

拽离轨是借助飞网等机构抓捕，并利用系绳连接

主星和目标，由主星机动，实现目标拖拽转移的新

概念在轨操作技术
［３５］
。在空间碎片主动移除技

术中，空间绳系拖拽离轨是一种较为高效和具有

应用前景的技术。

在实际拖拽离轨任务中，系绳的摆动会引起

主星的扰动，进而影响整个系统的稳定，因此如何

抑制离轨过程中的系绳摆动是拖拽离轨任务的一

个关键问题。目前已有一些相关的理论研究但还

不广泛。文献［６］进行了圆轨道上绳系系统捕捉
目标的动力学研究。文献［７］进一步进行了双绳
系系统进行碎片主动移除的动力学研究。基于直

接算法的最优控制理论被广泛应用于系绳回收控

制领域，直接算法以其通用性能够很好地实现非

线性动力学过程控制而避免对动力学本身的讨

论。在这一领域，Ｗｉｌｌｉａｍｓ［８］、Ｗｅｎ等［９］
的研究具

有代表性。文献［１０］研究得到绳系系统星体姿
态摆动将激发系统高阶摆动并影响绳系系统的稳

定，文献［１１］对此提出保持系数张力下抑制废星
姿态摆动的控制方法并且文献［１２］对此方法进
行了进一步研究。

绳系系统的运动学具有强非线性，而且拖拽

离轨过程中存在许多约束。故而需要在考虑这些

约束因素下设计合适的控制律抑制拖拽离轨过程

中系绳摆动。从 ２０世纪 ７０年代开始，针对具有
复杂约束优化需求的控制问题，多年来大量工业

实际中的成功应用表现出预测控制在解决这类问

题的优势
［１３１５］

。本文针对霍曼变轨推力段的绳

系系统系绳摆振抑制问题，建立了轨道平面内绳

系系统动力学模型；以最优化结果为参考轨迹、非

线性模型预测控制方法为基础设计绳系系统拖拽

离轨过程系绳平稳控制律，并通过仿真验证了控

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180417.1914.005.html
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制方法的跟踪能力。

１　绳系系统动力学建模

１．１　建模假设和坐标系定义
为突出关键问题，做如下假设，主要考虑系绳

和主星的面内姿态运动，即假设主星的滚转角、偏

航角，以及系绳的面外摆角为小角度，目标视为质

点；不考虑系绳的弹性和质量；忽略除重力外的其

余空间干扰力，主动力仅考虑推力，作用于主星质

心；忽略除重力梯度力矩外干扰力矩，控制力矩作

用于主星。

首先建立轨道坐标系 Ｓｏ，ｚｏ轴沿地心连线方
向由地球指向绳系卫星系统（ＴＳＳ）质心，ｘｏ轴位
于 ＴＳＳ质心轨道平面内与 ｚｏ轴垂直并指向轨道
运动方向，ｙｏ轴遵循右手准则，三轴单位矢量依
次为 ｅｏｘ、ｅｏｙ和 ｅｏｚ。另外定义 ＴＳＳ本体坐标系 Ｓｂ，
ｚｂ轴沿着系绳指向主星，ｘｂ轴垂直系绳且在轨道
平面内，三轴单位矢量依次为 ｅｂｘ、ｅｂｙ和 ｅｂｚ。为描
述主星姿态运动，定义主星本体坐标系 Ｓｂ１（三轴
单位矢量依次为 ｅｂ１ｘ、ｅｂ１ｙ和 ｅｂ１ｚ），记 Ｓｂ１相对轨道
坐标系 Ｓｏ的滚动、俯仰和偏航角分别为 φ１、θ１、ψ１
（３—１—２旋转顺序）。绳系系统坐标系如图 １
所示。

图 １　绳系系统坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍ

１．２　简化动力学方程
利用上述假设，整个主星拖拽系统可以由包

含系绳长度、系绳面内外摆角和主星姿态角，将动

力学方程线性化，消去高阶项可以得到系统的动

力学方程
［１６］
。为简化研究，忽略系统面外运动，

本文研究霍曼变轨的第一次推力过程，主星初始

位于同步轨道，变轨目标为坟墓轨道，因此系统运

行的椭圆轨道偏心率很小，可以认为是圆轨道。

在偏置耦合力当中引入上述假设，并忽略包括二

阶导数在内的高阶小量。

简化绳系系统的动力学方程式为
［１７］

ｌ̈－ｌ［（ωｏ＋φ）
２＋ω２ｏ（３ｓｉｎ

２φ－１）］－

　　（θ
·２
１＋２θ

·

１ωｏ）（ｓｉｎ（θ１－φ）ｄ１ｘ－

　　ｃｏｓ（θ１－φ）ｄ１ｚ）＋３ω
２
ｏ（ｄ１ｚｃｏｓθ１－

　　ｄ１ｘｓｉｎθ１）ｃｏｓφ＝－
Ｆｔｅ

ｍ１ｍ２ｍ
－１＋
Ｆｐｓｉｎ（φ－αｐ）

ｍ１

（１）

φ̈＋２ｌ
·

ｌ－１（φ＋ωｏ）＋１．５ω
２
ｏｓｉｎ（２φ）＋

　　ｌ－１（θ
·２
１＋２θ

·

１ωｏ）（ｄ１ｘｃｏｓ（θ１－φ）＋

　　ｄ１ｚｓｉｎ（θ１－φ））－３ω
２
ｏｌ
－１ｓｉｎφ（ｄ１ｚｃｏｓθ１－

　　ｄ１ｘｓｉｎθ１）＝
Ｆｐｃｏｓ（φ－αｐ）

ｍ１ｌ
（２）

Ｉ１ｙ（θ̈１＋ωｏ）－３ω
２
ｏ（Ｉ１ｚ－Ｉ１ｘ）ｓｉｎθ１ｃｏｓθ１ ＝

　　（ｄ１ｚｓｉｎ（θ１－φ）＋ｄ１ｘｃｏｓ（θ１－φ））Ｆｔｅ＋Ｔ１ｙ

（３）

式中：φ为系绳面内摆角（轨道坐标系 Ｓｏ绕其 ｙ
轴旋转 φ得到 ＴＳＳ本体坐标系 Ｓｂ）；Ｉ１ｘ、Ｉ１ｙ和 Ｉ１ｚ为
主星三轴惯量；Ｔ１ｙ为主星 ｙ轴控制力矩大小；Ｆｔｅ
为系绳张力；ｍ１和 ｍ２分别为主星、子星的质量；
ｍ为系统总质量；ｌ为系绳原长；ωｏ为轨道角速
度；ｄ１ｘ、ｄ１ｚ分别为主星上 ｘ、ｚ方向上的绳系点偏
置大小；Ｆｐ为主星发动机推力大小；αｐ为主星发
动机推力相对于轨道运动方向的夹角。动力学方

程式（１）～式（３）形式较为简单，利用了小角度假
设，因此仅供稳定控制器设计所用。

为处理方便，采用的无量纲时间和无量纲长

度分别为

ｔ^＝ωｏｔ

Λ＝ｌｌ－１{
ｔ

（４）

式中：ｌｔ为单位绳长，可取为变轨前的 ＴＳＳ绳长。
做如下定义：

ｘ＝［ｘ１ ｘ２ ｘ３ ｘ４ ｘ５ ｘ６］Ｔ ＝

　　［φ φ′ θ１ θ′１ Λ Λ′］Ｔ

ｕ＝［ｕ１ ｕ２ ｕ３］Ｔ ＝［Λ″ Ｔ１ｙ αｐ］
{

Ｔ

（５）

式中：“′”代表对无量纲时间的导数；Ｔ１ｙ为 Ｔ１ｙ的
无量纲形式。

则可将式（５）转化为状态空间形式的系统动
力学方程，ｘ′＝ｆ（ｘ，ｕ）展开如下：

１０２２
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ｘ′１ ＝ｘ２
ｘ′２ ＝－２ｘ６ｘ

－１
５ （ｘ２＋１）－３ｓｉｎｘ１ｃｏｓｘ１－

　　（ｘ２４＋２ｘ４）ｘ
－１
５ （珔ｄ１ｘｃｏｓ（ｘ３－ｘ１）＋

　　珔ｄ１ｚｓｉｎ（ｘ３－ｘ１））＋３ｘ
－１
５ ｓｉｎｘ１（珔ｄ１ｚｃｏｓｘ３－

　　珔ｄ１ｘｓｉｎｘ３）＋ｍ２ｍ
－１ｘ－１５ Ｆｐｃｏｓ（ｘ１－ｕ３）

ｘ′３ ＝ｘ４
ｘ′４ ＝３Ｉ

－１
１ｙ（Ｉ１ｚ－Ｉ１ｘ）ｘ３＋Ｉ

－１
１ｙ（珔ｄ１ｚｓｉｎ（ｘ３－

　　ｘ１）＋珔ｄ１ｘｃｏｓ（ｘ３－ｘ１））Ｆｔｅ＋Ｉ
－１
１ｙｕ２

ｘ′５ ＝ｘ６
ｘ′６ ＝ｕ























１

（６）

式中：珔ｄ１ｘ、珔ｄ１ｚ、Ｉ１ｘ、Ｉ１ｙ、Ｉ１ｚ、Ｆｔｅ和Ｆｐ分别为 ｄ１ｘ、ｄ１ｚ、

Ｉ１ｘ、Ｉ１ｙ、Ｉ１ｚ、Ｆｔｅ和 Ｆｐ的无量纲表达；张力Ｆｔｅ的表达
式为

Ｆｔｅ ＝－ｕ１＋ｘ５［（ｘ２＋１）
２＋（３ｃｏｓ２ｘ１－１）］＋

　　（ｘ２４＋２ｘ４）［珔ｄ１ｘｓｉｎ（ｘ３－ｘ１）－珔ｄ１ｚｃｏｓ（ｘ３－

　　ｘ１）］－３（珔ｄ１ｚｃｏｓｘ３－珔ｄ１ｘｓｉｎｘ３）ｃｏｓｘ１＋

　　ｍ２ｍ
－１Ｆｐｓｉｎ（ｘ１－ｕ３） （７）

２　基于最优化求参考轨迹

参考轨迹采用最优化的方法求得。最优化方

法一般描述为：寻找状态和控制，使得性能指标达

到最小，同时满足包括系统状态方程，一系列始末

约束和过程约束在内的所有约束条件。下面针对

由主星俯仰运动和系绳面内摆振组成的主星系统

面内运动，具体分析应采用的性能指标和应满足

的约束条件，以建立最优问题。

２．１　性能函数选取
希望在最短的时间内完成所需的脉冲，因此

将问题视为时间最短的最优问题，其性能函数为

Ｊ＝ｔ^ｆ－ｔ^０ （８）

式中：^ｔ０和 ｔ^ｆ分别为无量纲化的推力开始和结束
时间。

２．２　控制约束
１）始末约束

在开始变轨推力之前，绳系系统初值为

ｘ（^ｔ０）＝ｘｉｎｉ　　ｘｉｎｉ＝ φ０；０；
π
２
；０；１；( )０ （９）

式中：φ０为系绳面内摆角初值，π／２－φｍａｘ≤φ０≤

π／２＋φｍａｘ，φｍａｘ为系绳面内摆角所允许的最大
幅值。

变轨推力结束之后，绳系系统回到水平状态，

且绳长变化在可接受的范围内，终值状态如下：

ｘｆｉｎ，ｍｉｎ≤ ｘ（^ｔｆ）≤ ｘｆｉｎ，ｍａｘ

ｘｆｉｎ，ｍｉｎ ＝
π
２
；０；π
２
；０；Λｍｉｎ；( )０

ｘｆｉｎ，ｍａｘ ＝
π
２
；０；π
２
；０；Λｍａｘ；( )











 ０

（１０）

式中：Λｍｉｎ为出于防碰撞安全考虑所定义的最短
无量纲绳长；Λｍａｘ为硬件所限最大的无量纲绳长。

２）过程约束
系统的状态变量应满足系统动力学方程。对

于控制量实际上也必然是有一个限度的。对控制

量的约束这里主要考虑主星发动机推力方向 φｐ
的约束。

为了保证安全性，约束如下：

系绳面内摆角 π／２－φｍａｘ≤φ≤π／２＋φｍａｘ；主
星俯仰角 π／２－θ１ｍａｘ≤θ１≤π／２＋θ１ｍａｘ；主星发动
机推力方向 αｐ，ｍｉｎ≤αｐ≤αｐ，ｍａｘ；优化过程中对其他
工程中重要性更低的量不做约束。其中 φｍａｘ为系
绳面内摆角所允许的最大幅值；１ｍａｘ为主星俯仰
运动所允许的最大幅值；αｐ，ｍｉｎ为主星发动机推力
方向所能达到的最小值，αｐ，ｍａｘ为主星发动机推力
方向所能达到的最大值。

最后，整个推力段为避免系绳松弛，系绳的张

力为非负。

Ｆｔｅ（ｘ（^ｔ），ｕ（^ｔ））≥０ （１１）
３）时间约束
显然推力时间不可能是不受限的，最短时间

应为推力方向一直维持轨道速度方向时，达到所

需速度增量的时间，其表达式为

ｔｍｉｎ ＝
ΔＶｐ１
Ｆｐ

（１２）

式中：ΔＶｐ１为主星霍曼变轨第一段所需速度增量，
其表达式为

ΔＶｐ１＝
２ｒ２μ

ｒ１（ｒ１＋ｒ２槡 ）
－ μ

ｒ槡１

（１３）

其中：ｒ１和 ｒ２分别为变轨前后的轨道半径。
最大时间可人为设定，无量纲化即有

ｔ^ｍｉｎ≤ ｔｆ－ｔ０≤ ｔ^ｍａｘ （１４）
４）推力约束
假定推力时间相对轨道周期而言很小（这个

假设在同步轨道是成立的），有限推力段在整个

变轨过程中可以等效为脉冲推力，则推力提供的

冲量在轨道方向应提供霍曼变轨所计算的速度增

量，而在垂直轨道方向为０，即

∫
ｔ^ｆ

ｔ^０

Ｆｐｃｏｓ（ｘ１－ｕ３）ｄ^ｔ＝Δ珔Ｖｐ１ｍ （１５）

２０２２
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∫
ｔ^ｆ

ｔ^０

Ｆｐｓｉｎ（ｘ１－ｕ３）ｄ^ｔ＝０ （１６）

至此，系统面内运动的最优控制问题已经建

立：寻找满足控制约束的状态和控制集合，使得如

式（８）所示的性能指标最小。
２．３　最优问题求解

本研究采用 ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓＬｏｂａｔｔｏ（ＬＧＬ）伪
谱法，直接 ＬＧＬ伪谱法是目前应用最广的伪谱方
法之一

［１８］
，具有较高的收敛速度并且能方便地处

理高阶导数，本文仅将此方法作为求解参考轨迹

的方法，优化方法本身不是本文的重点。通过伪

谱法将问题化为一个带约束的非线性规划问题，

有成熟的寻优方法可以利用，本文采用 ＭＡＴＬＡＢ
软件自嵌的函数 ｆｍｉｎｃｏｎ进行求解。通过求解这
个最优控制问题得到参考轨迹。

３　基于非线性模型预测控制律设计

３．１　模型离散化
为了设计控制器，首先要将连续时间系统模

型转化为离散时间系统。将第１节得到的非线性
连续时间系统 ｘ′＝ｆ（ｘ，ｕ）在（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ－１））处
线性化得到如下线性时变系统

［１９］
：

ｘ′（ｔ）－ｘ′ｒ（ｔ）＝Ａｔ（ｘ（ｔ）－ｘｒ（ｔ））＋
　　Ｂｔ（ｕ（ｔ）－ｕｒ（ｔ）） （１７）
式中：ｘｒ（ｔ）为参考状态；ｕｒ（ｔ）为参考控制量，由
第１节给出；Ａｔ和 Ｂｔ的计算公式如下：

Ａｔ ＝
ｆ
ｘｘ（ｔ），ｕ（ｔ－１）

Ｂｔ ＝
ｆ
ｕｘ（ｔ），ｕ（ｔ－１










）

（１８）

设定系统的采样周期为 Ｔ，得到离散化系统
如下

［２０］
：

ｘ（ｋ＋１）＝ｆｄ（ｘ（ｋ），ｕ（ｋ））＝

　　Ａｄ，ｔｘ（ｋ）＋Ｂｄ，ｔｕ（ｋ）＋ｄｄ，ｔ （１９）

式中：

Ａｄ，ｔ ＝Ｉ＋ＴＡｔ

Ｂｄ，ｔ ＝ＴＢ
{

ｔ

（２０）

ｄｄ，ｔ ＝ｘｒ（ｋ＋１）－Ａｄ，ｔｘｒ（ｋ）－Ｂｄ，ｔｕｒ（ｋ） （２１）

其中：Ｉ为单位向量。
３．２　性能函数选取

模型预测控制的目标就是跟踪期望的主星的

三轴姿态和系绳摆角，即跟踪参考轨迹。在离轨

拖拽过程中，对于给定的主星参考姿态及系绳参

考摆角，使得在空间拖拽过程中，主星姿态和系绳

摆角的模型预测控制下的轨迹与最优化得到的参

考轨迹相同。因此以主星姿态和系绳摆角速度跟

踪误差、控制力矩和终端误差作为优化目标，建立

性能函数如下
［１５］
：

Ｊ１ ＝∑
Ｎｐ

ｋ＝１
ｅ（ｋ）ＴＱｅ（ｋ）＋∑

Ｎｕ

ｋ＝１
ｕ（ｋ）ＴＲｕ（ｋ）＋

　　ｅ（Ｎｐ）
ＴＰｅ（Ｎｐ） （２２）

式中：ｅ（ｋ）为跟踪误差；Ｑ、Ｒ和 Ｐ为相应的跟踪
误差、控制量和终端加权矩阵；Ｎｐ和 Ｎｕ分别为预
测和控制时域。

３．３　主星姿态和系绳摆角的预测
利用绳系系统当前时刻 ｋ的信息 ｘ（ｋ），包括

主星姿态、系绳绳长和绳长变化，得到 ｋ时刻非线
性离散状态空间模型如下

［２０］
：

ｘ（ｋ＋１）＝ｆｄ（ｘ（ｋ），ｕ（ｋ））

ｙ（ｋ）＝ｘ（ｋ{
）

（２３）

式中：ｕ（ｋ）为 ｋ时刻控制量，ｕ＝［ｕ１ ｕ２ ｕ３］Ｔ＝

［Λ″ Ｔ１ｙ αｐ］
Ｔ
。

设定预测时域为 Ｎｐ，则可以根据绳系系统的
当前状态信息，利用离散化的绳系系统动力学及

运动学方程，经过迭代计算，得到预测时域 Ｎｐ内
的绳系系统状态信息：

ｙ（ｋ＋１ｋ）＝ｘ（ｋ＋１ｋ）＝ｆ（ｘ（ｋｋ），

　　ｕ（ｋｋ））＝Ｇ１（ｘ（ｋｋ），ｕ（ｋｋ））

ｙ（ｋ＋２ｋ）＝Ｇ１（ｘ（ｋ＋１ｋ），ｕ（ｋ＋１ｋ））＝

　　Ｇ１（ｆ（ｘ（ｋｋ），ｕ（ｋｋ）），ｕ（ｋ＋１ｋ））＝

　　Ｇ２（ｘ（ｋｋ），ｕ（ｋｋ），ｕ（ｋ＋１ｋ））



ｙ（ｋ＋ｉｋ）＝Ｇｉ（ｘ（ｋｋ），ｕ（ｋｋ），

　　ｕ（ｋ＋１ｋ），…，ｕ（ｋ＋ｉ－１ｋ





















））

（２４）

式中：ｘ（ｋｋ）＝ｘ（ｋ）；ｙ（ｋ＋ｉｋ）为 ｋ时刻对未来
ｋ＋ｉ时刻系统输出 ｙ（ｋ＋ｉ）的预测值；ｕ（ｋ＋ｉｋ）
为 ｋ时刻计算 ｋ＋ｉ时刻作用于系统的控制量。

因此得到预测时域 Ｎｐ内的控制量｛ｕ（ｋ），
ｕ（ｋ＋１），…，ｕ（ｋ＋Ｎｐ－１）｝。同时假设在区间
［Ｎｐ，Ｎｕ］内控制量保持不变，则可以得到
ｕ（ｋ＋Ｎｕ－１）＝ｕ（ｋ＋Ｎｕ）＝… ＝

　　ｕ（ｋ＋Ｎｐ－１） （２５）

因此利用绳系系统状态模型和系统过去的控

制量或输出量，通过以上迭代计算出系统 Ｎｐ步
预测输出为

３０２２
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ｙ（ｋ）＝（ｙ（ｋ＋１ｋ），ｙ（ｋ＋２ｋ），…，

　　ｙ（ｋ＋Ｎｐ ｋ）） （２６）

３．４　控制约束
１）始末约束
在开始变轨推力之前，绳系系统处于水平状

态，变轨推力结束之后，绳系系统回到水平状态，

这里约束和求解最优问题中的相同。

２）过程约束
系统的状态变量应满足系统动力学方程。

模型预测控制过程约束包含跟踪误差的约

束，对于状态过程跟踪误差约束如下：

系绳面内摆角跟踪误差 －Δφｍａｘ≤ Δφ≤
Δφｍａｘ；主 星 俯 仰 运 动 跟 踪 误 差 －Δθ１ｍａｘ≤
Δθ１≤Δθ１ｍａｘ。

优化过程中对其他工程中重要性更低的量不

做约束。其中 Δφｍａｘ为系绳面内摆角跟踪误差所
允许的最大幅值；Δθ１ｍａｘ为主星俯仰运动跟踪误差
所允许的最大幅值。

系绳张力约束与最优问题中约束相同。

３）推力约束
这里约束和求解最优问题中的相同。

３．５　非线性模型预测控制律实现
为了方便运算，将跟踪误差加权矩阵、控制力

矩加权矩阵和终端加权矩阵设计为单位矩阵。并

由式（１９）和以上步骤可以形成如下满足目标所要
求的约束条件的绳系系绳摆振抑制控制的优化

问题
［１５］
。

寻找向量参数 Ｕｋ＝［ｕｋ，ｕｋ＋１，…，ｕｋ＋Ｎｕ－１］
Ｔ

（ｕ（ｋ＋ｉ）为系统的预测控制量，ｉ＝０，１，…，Ｎｕ－
１），使得以下的目标函数最小：

Ｊ（ｘ（ｋ），Ｕｋ）＝∑
Ｎｐ

ｉ＝１
ｙｃ（ｋ＋ｉ）－ｒ（ｋ＋ｉ）

２＋

　　∑
Ｎｕ－１

ｉ＝０
ｕ（ｋ＋ｉ） ２＋ ｙｃ（ｋ＋Ｎｐ）－

　　ｒ（ｋ＋Ｎｐ）
２ （２７）

式中：ｙｃ（ｋ＋ｉ）为预测的绳系系统受控输出；
ｒ（ｋ＋ｉ）为期望的绳系系统受控输出，其由参考轨
迹获得；ｕ（ｋ＋ｉ）为系统的预测控制输入。

同样通过伪谱法将问题化为一个带约束的非

线性规划问题，并采用 ＭＡＴＬＡＢ软件自嵌的函数
ｆｍｉｎｃｏｎ进行求解。

根据模型预测控制原理，把求解所得的最优

解的第１个元素 珘ｕｋ，即当前时刻的最优控制力矩
将作用于绳系系统控制系统。而到了下一采样时

刻，根据绳系系统收集的当前实际状态信息，重复

以上优化过程，实现离轨拖拽过程中绳系系统系

绳摆振抑制控制。

４　基于非线性模型预测控制方法仿
真验证

　　取仿真参数如下：主星初始俯仰角为 ９０°
（９０°为水平），俯仰角速度为０；系绳初始摆角８５°
（９０°为水平），初始摆角速度为 ０。且绳系系统参
数如表１所示。

设定拖拽约束要求如下：最短绳长 １０ｍ，最
大绳长 １０００ｍ；主星的姿态角摆动幅度不大于
２°，姿态角速度不大于 ０．２（°）／ｓ；系绳摆动幅度
不大于５（°）／ｓ，摆动角速度不大于 ０．２（°）／ｓ。
主星推力方向最小值 －π／４，主星推力方向最大
值 π／４。

设定模型预测控制误差约束：系绳面内摆角

跟踪误差所允许的最大幅值 ０．１°；主星俯仰运动
跟踪误差所允许的最大幅值０．１°。

通过最优化方法求的最优轨迹即参考轨迹如

图２所示。使用模型预测控制得到的跟踪路径和
最优化得到的参考轨迹的对比，如图３所示。

从图２中不难发现：采用最优化方法得到的
参考轨迹能使实际离轨拖拽绳系系统回到水平位

置，并使系绳面内摆角和主星俯仰角满足约束要

求，且系绳出于紧绷状态。而且过程比较平滑。

说明最优化得到的参考轨迹是可用的。

从图３中可以看到：模型预测控制下的跟踪
路径的各状态很好地跟踪了最优路径即最优化得

到的参考路径。并且绳系系统的状态控制在了约

束范围内，即系绳面内摆角和主星俯仰角满足约

束要求且系绳出于紧绷状态。而且明显可以通过

缩小误差约束范围来提高跟踪效果，但这样又势

必提高计算量。又能从图 ３看到，模型预测控制
下的除了系绳面内摆角速度外，其他跟踪路径比

较平滑，但系绳面内摆角速度抖动比较厉害，不够

平滑，如工程需要，须在跟踪控制中对摆角速度误

差适当约束。模型预测算法具有在线优化的特

点，鲁棒性较好，但是其计算量较大的问题需要在

今后进一步研究。

表 １　绳系系统参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍ

参　数 数　值

主星发动机推力／Ｎ １００

主星质量／ｋｇ １００

主星惯量／（ｋｇ·ｍ２） １６６．６７

拖拽目标质量／ｋｇ ８

系绳未拉伸长度／ｍ ２００

４０２２
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图 ２　系绳面内摆角、系绳面内摆角速度、主星俯仰角、

主星俯仰角速度和绳速的实际路径和最优路径

Ｆｉｇ．２　Ａｃｔｕａｌｐａｔｈａｎｄｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈｏｆｔｅｔｈｅｒ’ｓｉｎｐｌａｎｅ

ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅ，ｔｅｔｈｅｒ’ｓｉｎｐｌａｎｅｓｗｉｎｇａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ，

ｍａｉｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅ，ｍａｉｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｉｔｃｈｉｎｇ

ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｔｅｔｈｅｒｓｐｅｅｄ

图 ３　系绳面内摆角、系绳面内摆角速度、主星俯仰角、

主星俯仰角速度和绳速的跟踪路径和最优路径

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｃｋｉｎｇｐａｔｈａｎｄｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈｏｆｔｅｔｈｅｒ’ｓｉｎｐｌａｎｅ

ｓｗｉｎｇａｎｇｌｅ，ｔｅｔｈｅｒ’ｓｉｎｐｌａｎｅｓｗｉｎｇａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ，

ｍａｉｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅ，ｍａｉｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｉｔｃｈｉｎｇ

ａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｔｅｔｈｅｒｓｐｅｅｄ

５０２２
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５　结　论

１）考虑主星姿态、系绳摆角稳定、系绳张力
为正、系绳长度变化有限等约束，针对绳系系统拖

拽离轨推力作用过程中系绳摆振的抑制问题，进

行系统状态的最优轨迹求解，最优轨迹在满足变

轨速度增量要求的同时实现了推力时间最短。

２）仿真结果表明，所设计的非线性模型预测
控制方法很好地跟踪了最优轨迹，并且满足控制

约束条件；在变轨推力作用下主星姿态和系绳摆

动稳定，且动态过程平滑。
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ｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆Ｅｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００５：１２３．

［９］ＷＥＮＨ，ＪＩＮＤＰ，ＨＵＨＹ．Ｉｎｆｉｎｉｔｅｈｏｒｉｚｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｒｅｔｒｉｅ

ｖｉｎｇａｔｅｔｈｅｒｅｄｓｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅｖｉａａｎｅｌａｓｔｉｃｔｅｔｈｅｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００８，３１（４）：８９９９０６．

［１０］王晓宇，金栋平．计入姿态的绳系卫星概周期振动［Ｊ］．振

动工程学报，２０１０，２３（４）：３６１３６５．

　　 ＷＡＮＧＸＹ，ＪＩＮＤＰ．Ｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｏｆａｔｅｔｈｅｒｅｄ

ｓｕｂｓａｔｅｌｌｉｔｅｗｉｔｈａｔｔｉｔｕｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１０，２３（４）：３６１３６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＺＨＡＯＧＷ，ＴＡＮＧＢ，ＳＵＮＬ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｐｅｎ

ｄｕｌａｒｍｏｔｉｏｎｏｆａｂａｎｄｏｎｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｏｎｔｅｔｈｅｒｄｒａｇｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．

ＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ＆Ｍａｔｅｒｉａｌｓ，２０１４，５１３５１７：３９００３９０６．

［１２］赵国伟，张兴民，唐斌，等．空间绳系拖拽系统摆动特性与平

稳控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（４）：６９４７０２．

ＺＨＡＯＧＷ，ＺＨＡＮＧＸＭ，ＴＡＮＧＢ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｐｅｎｄｕ

ｌｕｍｍｏｔｉｏｎｏｆｔｅｔｈｅｒｔｕｇｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｔｓｓｔａｂｌｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１６，４２（４）：６９４７０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＱＩＮＳＪ，ＢＡＤＧＷＥＬＬＴＡ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｆｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｒａｃｔｉｃｅ，２００３，

１１（７）：７３３７６４．

［１４］席裕庚，李德伟，林姝．模型预测控制———现状与挑战［Ｊ］．

自动化学报，２０１３，３９（３）：２２２２３６．

ＸＩＹＧ，ＬＩＤＷ，ＬＩＮＳ．Ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ—Ｓｔａｔｕｓａｎｄ

ｃｈａｌｌｅｎｇｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｕｔｏｍａｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１３，３９（３）：２２２２３６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］范国伟，常琳，戴路，等．敏捷卫星姿态机动的非线性模型预

测控制［Ｊ］．光学精密工程，２０１５，２３（８）：２３１８２３２７．

ＦＡＮＧＷ，ＣＨＡＮＧＬ，ＤＡＩＬ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｇｉｌｅｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｒｅ

ｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，２３（８）：２３１８２３２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＬＡＫＳＨＭＡＮＡＮＰＫ，ＭＯＤＩＶＪ，ＭＩＳＲＡＡＫ．Ｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｉｎｔｈｅｐｒｅｓｅｎｃｅｏｆｏｆｆｓｅｔｓ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，１９８７，１５（１２）：１０５３１０５７．

［１７］ ＺＨＯＮＧＲ，ＺＨＵＺＨ．Ｔｉｍｅｓｃａｌｅｓｅｐａｒａｔｅｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｔｅｔｈｅｒｅｄｓｐａｃｅｔｕｇｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｓｐａｃｅｄｅｂｒｉｓｒｅｍｏｖａｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１６，３９（１１）：２５４０

２５４５．

［１８］徐少兵，李升波，成波．最优控制问题的 Ｌｅｇｅｎｄｒｅ伪谱法求

解及其应用［Ｊ］．控制与决策，２０１４，２９（１２）：２１１３２１２０．

ＸＵＳＢ，ＬＩＳＢ，ＣＨＥＮＧＢ．ＴｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＬｅｇｅｎｄｒｅ

ｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍ［Ｊ］．

ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２０１４，２９（１２）：２１１３２１２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］孙银健．基于模型预测控制的无人驾驶车辆轨迹跟踪控制

算法研究［Ｄ］．北京：北京理工大学，２０１５．

ＳＵＮＹＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｕｎｍａｎｎｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｂｅｉｊｉｎｇ

ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］陈薇．非线性预测控制快速算法的研究与应用［Ｄ］．合肥：

中国科学技术大学，２００７．

ＣＨＥＮＷ．Ｓｔｕｄｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｆａｓｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｄ］．Ｈｅｆｅｉ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，２００７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张宇靖　男，硕士研究生。主要研究方向：绳系卫星控制相关

方向。

钟睿　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：航天动

力学和控制。
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　第 １０期 张宇靖，等：基于非线性模型预测的绳系系统系绳摆振控制

Ｔｅｔｈｅｒｓｗｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎ
ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ
ＺＨＡＮＧＹｕｊｉｎｇ，ＺＨＯＮＧＲｕｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｏｎｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｒｏｐｅｓｙｓｔｅｍ，ａｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆｔｅｔｈｅｒｓｗｉｎｇｆｏｒｔｅｔｈ
ｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍｃｏｎｓｉｓｔｉｎｇｏｆｔｅｔｈｅｒａｎｄｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｄｕｒｉｎｇｄｅｏｒｂｉｔｔｉｎｇｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｉｎｔｈｉｓｐａ
ｐｅｒ，ａｍｏｄｅｌｏｆｍｏｔｉｏｎｉｎｃｌｕｄｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｔｉｏｎｉｓｅａｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｄｅｏｒｂｉｔ
ｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍａｎｄｔｈｅｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｅｑｕａｔｉｏｎｔｈａｔｉｓｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏ
ｔｈｅｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｓｔａ
ｂｌｅｔｅｔｈｅｒｓｗｉｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｔｈｏｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｎｄｔｈｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ
ｂｙｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＭＡＴＬＡＢｓｏｆｔｗａｒｅｐｌａｔｆｏｒｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍ；ｓｗｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ；ｄｙｎａｍｉｃｓ；ｏｒｂｉｔｔｒａｎｓｆｅｒ；ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４１８１５：５１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１７．１９１４．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１４０２００９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｎｇｒｕｉａ＠１６３．ｃｏｍ
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一种三维激光扫描系统的设计及参数标定

蔡军，赵原，李宇豪，解杨敏

（上海大学 机电工程与自动化学院 上海市智能制造及机器人重点实验室，上海 ２００４４４）

　　摘　　　要：基于三维激光扫描系统的移动机器人动态环境地图构建技术是机器人智能
感知技术的重要组成部分，而三维激光扫描系统的设计及标定技术对于地图构建的精度有决

定性的影响。针对应用于小型移动机器人的三维激光扫描系统低成本、小型化的需求，设计了

一套由高精度旋转云台和小型二维激光测距传感器组成的三维激光扫描系统，并提出了一种

新的系统参数标定方法以提高三维扫描测量的准确度。该方法使用镂空圆孔标定板作为标定

对象以完成对三维扫描特征自动准确获取，并根据非线性最小二乘法对三维激光扫描系统的

参数进行优化计算。实验结果表明，所设计的三维激光扫描系统能够准确地测量周围环境的

三维信息，实现了以低成本获得高质量环境建模的三维扫描数据技术。

关　键　词：移动机器人；二维激光测距传感器；三维激光扫描系统；标定板设计；参数
标定

中图分类号：ＴＰ２４２．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２２０８０９

　　移动机器人对未知环境进行信息获取和地图
构建，是实现其自主导航的前提和基础。激光测

距传感器因其精度高、测距速度快和获取信息直

观等特点成为移动机器人环境建模的一种主要手

段，在防撞、测量、导航和安防等方面发挥着重要

的作用
［１４］
。其中，二维激光测距传感器通过单

线扫描获取激光发射点与物体的距离信息，可形

成单个扫描平面，而三维激光扫描仪也称为多线

扫描，在二维扫描的同时还能转动扫描平面以获

得三维形面信息
［５］
，因而更加广泛地应用于机器

人环境建模
［６］
与目标探测

［７］
等领域。

商业化一体式的三维激光扫描仪内部结构复

杂，多用于远距离大尺寸的土木工程扫描或者小

距离小范围的三维产品建模
［８］
，通常价格昂贵，

并且体积较大，不适用于需要对其移动范围进行

精确建模的小型智能移动机器人
［９１０］
。为解决此

问题，研究者们通过对二维激光测距传感器进行

改进来得到适用于各种应用场合的三维激光扫描

系统。德国的自主智能系统研究所（Ｆｒａｕｎｈｏｆｅｒ
ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｆｏｒＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓ）将二维
激光测距传感器增加一维扫描装置来实现三维扫

描
［１１］
。Ｃｈｏｕ和 Ｌｉｕ［１２］将二维激光测距传感器安

装在曲柄摇杆四连杆机构重复旋转运动２个极端
之间的位置，允许 ２个水平和垂直扫描以实现三
维激光扫描功能。项志宇

［１３］
研制一个俯仰扫描

装置转动二维激光测距传感器的扫描平面，并对

三维激光扫描系统进行了标定工作。然而，上述

方法因其机械构造形式，很难灵活适应于移动机

器人的复杂的安装条件。针对相关应用需求，本

文设计了一套由高精度旋转云台和小型二维激光

测距传感器组成的三维激光扫描系统，通过步进

电机控制云台转动来实现激光测距传感器的俯仰

扫描，利用带轮实现旋转运动的传动。由于其传

动机构的安装和尺寸的灵活性，类似的设计方案

lenovo
全文下载
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　第 １０期 蔡军，等：一种三维激光扫描系统的设计及参数标定

可充分利用移动机器人机体空间，实现小型化轻

量化的三维扫描系统。

由于制造及安装误差，三维扫描系统不可避

免地与设计原型有着几何参数上的误差，此误差

将累积在最终扫描点的三维坐标测量中，因此系

统参数标定结果是否准确直接影响系统的最终测

量精度，也成为近年来的研究热点
［１４１５］

。在测量

系统标定中，关键的因素为设计能够准确识别并

反映参数关系的标定特征。郭扬等
［１６］
提出基于

激光扫描平面的旋转特点，采用正四棱锥作为标

定对象，通过平面射影变换中直线不变的映射关

系建立了标定对象表面被测点在不同参考系之间

变换的约束关系，通过空间变换关系求解系统参

数标定值。付梦印等
［１７］
设计一套云台驱动二维

激光测距传感器的旋转扫描，制作 ２个标杆作为
标定物完成实验，并采用最小二乘法原理对系统

进行了标定。

上述方法所使用的特征标记点测量准确性受

激光扫描边缘效应的影响，因而精度受限。为此，

本文采用了 Ｚｈｕａｎｇ等［１８］
的激光与单目视觉联合

标定工作中的标记方案。其原理为利用黑白格圆

孔标定板，激光检测到的圆孔中心点按照四邻域

关系计算与黑白格角点相对应的激光数据特征角

点，从而与视觉中提取的黑白格角点形成匹配对，

完成联合标定工作。而本文将其标定思想拓展应

用于一个三维激光扫描系统参数的内参标定上，

使用的标定特征为标定板上的镂空圆孔，其标记

点为圆孔中心。并在标定实验方案中平移标记板

利用圆孔的空间排布关系，可获取 ３个空间坐标
方向的标记点组，从而最小化标记点在 ３个维度
的测量误差。本文由统计平均法实现高于扫描分

辨率的标记点定位精度，提高了标定算法的精度

和可靠性，并在实验中予以验证。本文将从系统

设计及测量原理、参数标定方法、标定实验及测量

实验验证４个部分介绍相关工作。

１　三维激光扫描系统设计
１．１　机构设计原理

本文所设计的三维激光扫描系统主要由二维

激光测距传感器、旋转云台、同步带轮和相关机械

零部件组成，其机械结构设计原理图如图１所示。
整个系统由动力执行装置、动力传递装置和激光

测距传感器３部分组成。其中动力执行装置是由
步进电机驱动高精度旋转云台进行高精度可控旋

转运动输出。动力传递装置使用２个同步带传动
机构，具有精度高、传动距离较长以及结构简单等

图 １　三维激光扫描系统机构设计原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ３Ｄｌａｓｅｒｓｃａｎｎｉｎｇ

ｓｙｓｔｅｍｍｅｃｈａｎｉｓｍｄｅｓｉｇｎ

特点。旋转云台旋转轴到中间转轴为一级传动，

中间转轴到安装二维激光测距传感器的旋转轴为

二级传动。调整２个传动带的长度和中间转轴的
位置，即可在复杂安装空间灵活实现传动功能，从

而控制云台转动以控制激光测距传感器的俯仰扫

描动作。二维激光测距传感器安装在与旋转轴相

连的固定支架上，设计固定支架使激光测距传感

器的旋转轴轴心所在平面与激光测距传感器光心

扫描平面相重合，使激光测距传感器在俯仰扫描

时以旋转轴轴心为轴进行俯仰旋转。

１．２　三维测量原理
针对三维测量系统结构特点，定义 ３个坐标

系（见图２）：①激光测距传感器坐标系｛Ｂ｝，原点
位于传感器光心，ＸＢ轴与激光测距传感器旋转轴
轴线平行，ＸＢＯＢＹＢ为二维激光扫描面，｛Ｂ｝为随
旋转轴转动的动坐标系；②测量系统坐标系｛Ａ｝，
原点为激光测距传感器旋转轴轴线与 ＹＡＯＡＺＡ平
面的交点，ＸＡ轴通过旋转轴中心，ＹＡ轴平行于ＹＢ

图 ２　系统坐标系

Ｆｉｇ．２　Ｓｙｓｔｅｍ’ｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

９０２２
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轴，坐标系｛Ａ｝也为随旋转轴转动的动坐标系；
③初始坐标系｛Ａ｝为相对于安装支架固定的坐
标系，本文定义其与激光测距传感器抬头到最高

位置时的｛Ａ｝重合。
如图３所示，以激光测距传感器坐标系｛Ｂ｝

为基准，设 Ｐ为空间中任意一点，ρ为激光测距传
感器返回的距离值，σ为发射点到 Ｐ点的光束在
当前扫描平面内的返回的角度值。设激光测距传

感器空间某一点 Ｐ的读数为（ρ，σ），理想情况下，
Ｐ点在空间坐标系｛Ｂ｝中的三维坐标（ｘ，ｙ，ｚ）为
ｘ＝ρｃｏｓσ

ｙ＝ρｓｉｎσ

ｚ＝
{

０

（１）

　　用位置矢量ＡＰＢＯ描述｛Ｂ｝的坐标原点相对于

｛Ａ｝的位置，用旋转矩阵Ａ
ＢＲ描述｛Ｂ｝相对于｛Ａ｝的姿

态，空间中任意一点 Ｐ在２个坐标系｛Ａ｝和｛Ｂ｝中

图 ３　激光测距传感器坐标系

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｌａｓｅｒｒａｎｇｉｎｇｓｅｎｓｏｒ

的描述
ＡＰ和ＢＰ具有变换关系［１９］

：
ＡＰ＝ＡＢＲ

ＢＰ＋ＡＰＢＯ （２）

用欧拉角表示旋转矩阵
Ａ
ＢＲ，如式（３）所示。

其中 α、β和 γ是坐标系旋转欧拉角。

Ａ
ＢＲｚｙｘ（α，β，γ）＝

ｃｏｓγｃｏｓβ ｃｏｓγｓｉｎαｓｉｎβ－ｃｏｓαｓｉｎγ ｓｉｎαｓｉｎγ＋ｃｏｓαｃｏｓγｓｉｎβ
ｃｏｓβｓｉｎγ ｃｏｓαｃｏｓγ＋ｓｉｎαｓｉｎγｓｉｎβ ｃｏｓαｓｉｎγｓｉｎβ－ｃｏｓγｓｉｎα
－ｓｉｎβ ｃｏｓβｓｉｎα ｃｏｓαｃｏｓ









β

（３）

　　激光测距传感器在进行俯仰扫描过程中，坐
标系｛Ａ｝偏离固定坐标系｛Ａ｝。由图 ２坐标系
相对位置关系的定义可知，｛Ａ｝与｛Ａ｝原点重
合，Ｘ轴方向一致。设在俯仰扫描过程中｛Ａ｝绕 Ｘ
轴偏离｛Ａ｝的角度为 θ，则从｛Ａ｝到｛Ａ｝的旋转
矩阵可表示为

Ａ
Ａ Ｒ（Ｘ，θ）＝

１ ０ ０
０ ｃｏｓθ －ｓｉｎθ
０ ｓｉｎθ ｃｏｓ









θ

（４）

ＡＰ＝ＡＡ Ｒ
ＡＰ （５）

将式（２）代入式（５）得到空间任意一点从二
维激光坐标系的坐标值到固定坐标系中坐标值变

换关系为

ＡＰ＝ＡＡ Ｒ（
Ａ
ＢＲ

ＢＰ＋ＡＰＢＯ） （６）
即得三维激光扫描系统设计的三维坐标算法为

Ｘ

Ｙ








Ｚ

Ａ

＝ＡＡ Ｒ
Ａ
ＢＲｚｘｙ（α，β，γ）











ｘ

ｙ

ｚ

Ｂ

＋

ＴＸ

ＴＹ

Ｔ












Ｚ













Ａ

（７）

旋转矩阵
Ａ
Ａ Ｒ中绕 ＸＡ轴旋转的 θ角为已知

量；Ｘ、Ｙ和 Ｚ为圆孔中心点在测量系统坐标系
｛Ａ｝中的三维坐标值；ＴＸ、ＴＹ和 ＴＺ为激光测距
传感器发射点光心点 ＯＢ相对于旋转轴中心点 ＯＡ
的位置参数。

将式（７）展开可得到（Ｘ，Ｙ，Ｚ）Ｔ的参数表
达式：

Ｘ
Ｙ









Ｚ
＝

ｘｃｏｓγｃｏｓβ＋ｙ（ｃｏｓγｓｉｎαｓｉｎβ－ｃｏｓαｓｉｎγ）＋ＴＸ
ｃｏｓθ［ｘｃｏｓβｓｉｎγ＋ｙ（ｃｏｓαｃｏｓγ＋ｓｉｎαｓｉｎγｓｉｎβ）＋ＴＹ］－ｓｉｎθ（－ｘｓｉｎβ＋ｙｃｏｓβｓｉｎα＋ＴＺ）

ｓｉｎθ［ｘｃｏｓβｓｉｎγ＋ｙ（ｃｏｓαｃｏｓγ＋ｓｉｎαｓｉｎγｓｉｎβ）＋ＴＹ］＋ｃｏｓθ（－ｘｓｉｎβ＋ｙｃｏｓβｓｉｎα＋ＴＺ











）

（８）

式中：（ｘ，ｙ）Ｔ为通过式（１）得到的被测物体在二
维激光测距仪坐标系｛Ｂ｝中的原始测量量；（Ｘ，Ｙ，
Ｚ）Ｔ为其在最终固定坐标系｛Ａ｝中的坐标值，用
于构建最终的地图信息。从原始测量信息计算地

图坐标信息需要用到表征坐标系｛Ｂ｝与坐标系｛Ａ｝
关系的位姿量 （α，β，γ，ＴＸ，ＴＹ，ＴＺ）

Ｔ
以及表征坐标

系｛Ａ｝与坐标系｛Ａ｝关系的旋转角度 θ。θ可由步

进电机的步距角精确得到，而（α，β，γ，ＴＸ，ＴＹ，ＴＺ）
Ｔ

则与三维激光扫描系统设计制造和装配相关。由

于机械零件制造精度和系统装配精度的误差影响，

真实系统的（α，β，γ，ＴＸ，ＴＹ，ＴＺ）
Ｔ
会偏离其设计值，

大大影响三维扫描系统的测量精度，因此有必要构

建可靠的实验系统及计算方法对其进行参数标定，

提高三维激光扫描系统的最终测量精度。

０１２２
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２　参数标定

２．１　标定实验系统设计
标定实验系统设计如图 ４所示，由精密滑台

和标定板组成。标定通常需要对已知参数特征物

体进行测量，利用对特征物体的实际测量结果与

理论结果之间的误差校正计算测量系统的参数。

本文采用了一种类似视觉校正标定板的标定系

统，在平面标定板上利用圆形通孔作为特征形状，

根据扫描深度值不同区分落在标定板上的激光点

和圆孔内的激光点，最后提取圆孔中心点的坐标

作为参数标定所用的特征点位置。标定板的设计

如图 ５所示，共有 ６个行列相错的圆孔，提供了
ｘ、ｚ坐标值的相互差异的 ６个特征点，ｄｘ、ｄｚ分别
代表标定板上 Ｘ轴和 Ｚ轴方向的几何尺寸。而标
定板能够在精密滑台上移动特定距离，形成新的一

组特征点测量，与原有特征点在 ｙ坐标上具有互异
性，从而使得标定实验特征点集在 Ｘ、Ｙ和 Ｚ方向
上形成具有特定已知分布结构的组群。在标定实

验中，标定板垂直于精密滑台移动平面，需要将标

定板平面与图２中旋转轴在空间上保证平行。

图 ４　标定实验系统

Ｆｉｇ．４　Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

图 ５　标定板示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｌａｔｅ

提取特征点的方法如下：

１）图６（ａ）为激光测距传感器单次扫描得到
的拟合点。二维激光测距传感器的原始测量值根

据式（１）可得，因此可以得到该扫描线上所有点
在坐标系｛Ｂ｝中的坐标值。

２）图６（ｂ）为激光测距传感器俯仰扫描得到
的平面拟合点。三维激光扫描系统通过控制步进

电机驱动激光测距传感器进行俯仰扫描，得到标

定板平面的所有扫描点值。同样可以根据式（１）
得到标定板平面上所有拟合点在坐标系｛Ｂ｝中的
坐标值。

３）图６（ｃ）为提取圆孔中心点的坐标值。通
过平行扫描线上落入某孔径的扫描点个数判定通

过圆孔中心的扫描线，因此可以得到圆孔中心点

的坐标值。

４）图６（ｄ）为通过精密滑台移动标定板获得
多组标定实验数据，ｄｙ表示在 Ｙ轴方向的几何尺
寸。重复上述步骤得到标定板在不同位置时的多

组圆孔中心点的坐标值，形成最终的特征点集。

图 ６　标定过程原理图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

２．２　标定算法
标定算法的目的是根据２．１节中特征点的测

量值对式（８）中的系统参数（α，β，γ，ＴＸ，ＴＹ，ＴＺ）
Ｔ

进行校正以提高系统的测量精度。设在实验中共

有 ｎ个特征点，则由 ２．１节算法可得到在坐标系
｛Ｂ｝中对 ｎ个特征点的坐标值，标记为｛ｘｉ，ｙｉ｝

Ｔ

（ｉ＝１，２，…，ｎ）。设第１组测量中标定板左上角圆
孔中心对应的特征点在坐标系｛Ａ｝中的坐标值
为 （Ｘ０，Ｙ０，Ｚ０）

Ｔ
。若共做了 ２组标定测量，则对

应产生１２组特征点，其在坐标系｛Ａ｝中的理论
坐标值为

１１２２
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（Ｘ１，Ｙ１，Ｚ１）
Ｔ＝（Ｘ０，Ｙ０，Ｚ０）

Ｔ

（Ｘ２，Ｙ２，Ｚ２）
Ｔ＝（Ｘ０＋ｄｘ，Ｙ０，Ｚ０）

Ｔ

（Ｘ３，Ｙ３，Ｚ３）
Ｔ＝（Ｘ０－０．５ｄｘ，Ｙ０，Ｚ０－ｄｚ）

Ｔ

（Ｘ４，Ｙ４，Ｚ４）
Ｔ＝（Ｘ０＋０．５ｄｘ，Ｙ０，Ｚ０－ｄｚ）

Ｔ

（Ｘ５，Ｙ５，Ｚ５）
Ｔ＝（Ｘ０，Ｙ０，Ｚ０－２ｄｚ）

Ｔ

（Ｘ６，Ｙ６，Ｚ６）
Ｔ＝（Ｘ０＋ｄｘ，Ｙ０，Ｚ０－２ｄｚ）

Ｔ

（Ｘ７，Ｙ７，Ｚ７）
Ｔ＝（Ｘ０，Ｙ０＋ｄｙ，Ｚ０）

Ｔ

（Ｘ８，Ｙ８，Ｚ８）
Ｔ＝（Ｘ０＋ｄｘ，Ｙ０＋ｄｙ，Ｚ０）

Ｔ

（Ｘ９，Ｙ９，Ｚ９）
Ｔ＝（Ｘ０－０．５ｄｘ，Ｙ０＋ｄｙ，Ｚ０－ｄｚ）

Ｔ

（Ｘ１０，Ｙ１０，Ｚ１０）
Ｔ＝（Ｘ０＋０．５ｄｘ，Ｙ０＋ｄｙ，Ｚ０－ｄｚ）

Ｔ

（Ｘ１１，Ｙ１１，Ｚ１１）
Ｔ＝（Ｘ０，Ｙ０＋ｄｙ，Ｚ０－２ｄｚ）

Ｔ

（Ｘ１２，Ｙ１２，Ｚ１２）
Ｔ＝（Ｘ０＋ｄｘ，Ｙ０＋ｄｙ，Ｚ０－２ｄｚ）

























Ｔ

（９）
则标定算法即为寻找最优的（α，β，γ，ＴＸ，ＴＹ，

ＴＺ）
Ｔ
和（Ｘ０，Ｙ０，Ｚ０）

Ｔ
使特征点在坐标系｛Ａ｝中

坐标的测量值与理论值误差最小，即求解式（１０）
所示的最优解问题：

ｍｉｎ
（α，β，γ，ＴＸ，ＴＹ，ＴＺ，Ｘ０，Ｙ０，Ｚ０）Ｔ

∑
ｎ

ｉ＝１
（ＥＸｉ＋ＥＹｉ＋ＥＺｉ）

ＥＸｉ＝［ｘｉｃｏｓγｃｏｓβ＋ｙｉ（ｃｏｓγｓｉｎαｓｉｎβ－

　　ｃｏｓαｓｉｎγ）＋ＴＸ －Ｘｉ］
２

ＥＹｉ＝｛ｃｏｓθｉ［ｘｉｃｏｓβｓｉｎγ＋ｙｉ（ｃｏｓαｃｏｓγ＋

　　ｓｉｎαｓｉｎγｓｉｎβ）＋ＴＹ］－ｓｉｎθｉ·
　　（－ｘｉｓｉｎβ＋ｙｉｃｏｓβｓｉｎα＋ＴＺ）－Ｙｉ｝

２

ＥＺｉ＝｛ｓｉｎθｉ［ｘｉｃｏｓβｓｉｎγ＋ｙｉ（ｃｏｓαｃｏｓγ＋

　　ｓｉｎαｓｉｎγｓｉｎβ）＋ＴＹ］＋ｃｏｓθｉ·
　　（－ｘｉｓｉｎβ＋ｙｉｃｏｓβｓｉｎα＋ＴＺ）－Ｚｉ｝

















２

（１０）
式（１０）为典型的非线性最小二乘法优化求

解问题，ＥＸｉ、ＥＹｉ、ＥＺｉ分别为在 Ｘ、Ｙ、Ｚ方向测量值
与理论值的误差。本文采用基于文献［２０］的 Ｄｉ
ｒｅｃｔ全局优化算法，设定优化量的上下界值，迭代
求得参数的全局最优解。

３　标定实验及结果分析

３．１　系统硬件
三维激光扫描系统构成如图 ７所示，底层运

动控制板驱动由二维激光测距传感器和旋转云台

组成的三维激光扫描系统，并将扫描获取的数据

处理储存至计算机，形成完整的三维扫描图。三

维激光扫描系统的组成由 ＨＯＫＵＹＯＵＳＴ１０ＬＸ二
维激光测距传感器、军达腾飞 ＪＤＸＺ１００高精度旋
转云台和 ＮＩｍｙＲＩＯ嵌入式开发板、同步带和相
关机械零部件组成。标定实验系统由精密滑台和

镂空一定数量圆孔的标定板组成。激光测距传感

器扫描面水平扫描范围为２７０°，水平扫描采样间

图 ７　三维激光扫描系统构成示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆ３Ｄｌａｓｅｒｓｃａｎｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

隔为０．２５°，最大有效测距范围是０．０６～１０ｍ。理
想情况下激光测距传感器可完成任意俯仰角度的

旋转，云台由 ＮＩｍｙＲＩＯ嵌入式开发板控制的步
进电机驱动，转动分辨率达０．００１°，为了与水平扫
描采样间隔相匹配，本实验设定俯仰扫描采样间

隔为０．１５°。
搭载此系统的是一台加拿大 ＤｒＲｏｂｏｔ公司生

产的捷豹 ４驱轮形机器人（Ｊａｇｕａｒ４×４Ｗｈｅｅｌ），
是一款适用于全地形室内外的移动机器人。

３．２　标定实验
标定算法流程如图 ８所示，三维激光扫描系

统标定现场如图９所示。镂空圆孔标定板安装在
ＮＨＫ９０手动精密滑台上，棋盘方格尺寸为１２ｃｍ ×
１２ｃｍ，在黑色棋盘格中镂空一定数量且相对位置
关系已知的圆孔，镂空圆孔直径为１０ｃｍ。标定板距
激光测距传感器为 ２．０ｍ。当采集完２．０ｍ处的数
据后，移动精密滑台使标定板距激光测距传感器

２．２ｍ处，再采集２．２ｍ处的数据。

图 ８　标定算法流程框图

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２１２２
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　第 １０期 蔡军，等：一种三维激光扫描系统的设计及参数标定

在２．０ｍ和２．２ｍ采集的各 ６个圆孔中心标
记点在坐标系｛Ｂ｝中的测量数据如表１所示。

初始值和上下边界值如表 ２所示，初始值设
为标定参数的理论值。其中 ＴＹ值为 ５０ｍｍ，是激
光测距传感器安装位置与旋转轴的理论距离值，

考虑激光测距传感器的测距精度，Ｘ和 Ｙ上下界
是以４０ｍｍ为基准，考虑制造精度和安装精度，
Ｚ、ＴＸ、ＴＹ和 ＴＺ上下界以 ５ｍｍ为基准，α、β和 γ
上下界以２°为基准。

图 ９　三维激光扫描系统标定现场

Ｆｉｇ．９　Ｓｃｅｎｃｅｏｆ３Ｄｌａｓｅｒｓｃａｎｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

表 １　圆孔中心点坐标值

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｖａｌｕｅｏｆｃｉｒｃｕｌａｒｈｏｌｅｃｅｎｔｅｒｐｏｉｎｔ

标 记 点
２．０ｍ处圆孔中心
坐标值／ｍｍ

标 记 点
２．２ｍ处圆孔中心
坐标值／ｍｍ

１ （２０８．９０，２０１５．８６，０） ７ （２０３．３３，２２２５．３１，０）

２ （４５１．８３，２０２５．４２，０） ８ （４５０．０４，２２３０．１７，０）

３ （９３．４７，２０１１．６２，０） ９ （９０．０９，２２１４．５０，０）

４ （３４０．２３，２０２２．８４，０） １０ （３３７．９０，２２２０．１２，０）

５ （２０８．９６，２０１６．３６，０） １１ （２０３．６１，２２２５．３０，０）

６ （４５２．５８，２０２９．３５，０） １２ （４５０．２２，２２２９．６４，０）

表 ２　未知量初始值和上下边界值

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅａｎｄｕｐｐｅｒａｎｄｌｏｗｅｒ

ｂｏｕｎｄａｒｙｖａｌｕｅｏｆｕｎｋｎｏｗｎｖａｒｉａｂｌｅｓ

标定参数 初 始 值 下 界 值 上 界 值

Ｘ／ｍｍ ２０８．９０ １６８．９０ ２４８．９０

Ｙ／ｍｍ ２０６５．８６ ２０２５．８６ ２１０５．８６

Ｚ／ｍｍ ０ －５ ５

α／（°） ０ －２ ２

β／（°） ０ －２ ２

γ／（°） ０ －２ ２

ＴＸ／ｍｍ ０ －５ ５

ＴＹ／ｍｍ ５０ ４５ ５５

ＴＺ／ｍｍ ０ －５ ５

３．３　标定结果分析
标定实验完成后得到如表 １所示的 １２个圆

孔中心标记点的坐标值，将数据代入到标定算法

中在 ＭＡＴＬＡＢ中进行最小二乘法求解参数，得到
的标定结果如表３所示。

１２个标记点的 Ｘ、Ｙ和 Ｚ方向上的均值标准
差柱状图如图 １０所示。Ｘ方向的平均偏差值为
３．６６ｍｍ，标准差为 ３．１７ｍｍ。Ｙ方向的平均偏差
值为４．７６ｍｍ，标准差为３．１１ｍｍ。Ｚ方向的平均
偏差值为４．５６ｍｍ，标准差为２．８５ｍｍ。

激光测距传感器在２ｍ处 Ｘ方向点云之间的
间隔值为 ８．７３ｍｍ；Ｙ方向点云之间的间隔值在
１０ｍｍ内；Ｚ方向点云之间的间隔值为 ５．２４ｍｍ。
则参数标记的标记点重投影误差分析如表 ４所
示，平均误差值小于扫描系统在此距离处的分

辨率。

表 ３　标定结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

标定参数 数　值

Ｘ／ｍｍ ２１２．３５

Ｙ／ｍｍ ２０５５．９７

Ｚ／ｍｍ －２．８２

α／（°） ０．０１１

β（°） －０．０９１

γ／（°） ０

ＴＸ／ｍｍ １．３４

ＴＹ／ｍｍ ４５．０１

ＴＺ／ｍｍ ４．９６

图 １０　均值标准差柱状图

Ｆｉｇ．１０　Ｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｍｅａｎａｎｄｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎ

表 ４　重投影误差

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

轴 方 向 Ｘ方向 Ｙ方向 Ｚ方向

平均重投影误差／ｐｉｘｅｌ ０．４２ ０．４８ ０．８７

３１２２
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４　实际扫描场景测试

为了验证三维激光扫描系统的性能，在实验

室放置胶桶和纸箱作为被扫描对象。利用三维激

光扫描系统对图 １１所示的实际场景进行扫描测
量。实验中，激光测距传感器的测量距离范围设

为 １３００～２５００ｍｍ，激光水平扫描范围设为
８０°～１００°。提取出实物与周围环境的点云图，可
以获取实物在周围环境中的相对位置信息。

实验所生成的点云如图１２所示，关键尺寸的
三维扫描测量误差依次为 ５．７７，６．６０，０．０４，
６．８０ｍｍ，平均误差为４．８０ｍｍ。为比较所设计三
维激光扫描系统与其使用的二维激光扫描仪的测

量精度，在距离为２ｍ处进行了１００次二维激光

图 １１　实物扫描测试

Ｆｉｇ．１１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｓｃａｎｎｉｎｇｔｅｓｔ

图 １２　实物点云图

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｐｈｙｓｉｃａｌｐｏｉｎｔ

扫描实验，计算得二维激光扫描仪平均测量误差

为４．８４ｍｍ，与三维激光扫描系统几乎一致。由
此可知，本文的三维扫描系统机械设计合理，系统

标定精确，产生的三维测量误差主要由所使用的

二维激光扫描仪精度所决定。

引入无单位量纲 Ｋ来评估三维扫描系统的
测量精度，Ｋ值越小表征三维激光扫描精度越高。

Ｋ＝
Ｍｅ
Ｍｄ

（１１）

式中：Ｍｅ为测量误差；Ｍｄ为测量距离。
将本文的激光测距传感器相关性能参数以及

三维扫描误差和其他文献进行对比（见表 ５），所
设计和标定的三维激光系统能够达到相对高的测

量精度，证明了本文系统设计和参数标定方法的

合理性和可靠性。

表 ５　三维激光扫描系统误差对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ３Ｄｌａｓｅｒｓｃａｎｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍｅｒｒｏｒ

Ｌａｓｅｒ型号
最大

测距／ｍ
测量

距离／ｍ
测量

误差／ｍｍ
测量

精度／‰

ＵＳＴ１０ＬＸ １０ ２ ６．８０ ３．４０

ＳＩＣＫＬＭＳ１００［１２］ ２０ １ ７．９ ７．９０

ＤＬＳＣ１５［２１］ １５０ ２ ８．１ ４．０５

ＳＩＣＫＬＭＳ２２１［２２］ ８０ ８．１９ ３０ ３．６６

５　结　论

本文设计了一套由高精度旋转云台和小型二

维激光测距传感器组成的三维激光扫描系统，通

过步进电机控制云台精细动作来实现激光测距传

感器的俯仰扫描。另外，本文采用了一种新型镂

空圆孔标定板作为标定对象，并设计相关实验以

完成对三维激光扫描系统进行精确标定。

１）在移动机器人平台上搭载此系统获取室
内周边环境的空间三维信息，实验结果表明，三维

激光扫描系统获取周围三维信息的精度较高，且

整个系统设计方案成本低廉、结构简单轻便，为移

动机器人动态地图构建技术提供了重要的外部环

境感知工具。

２）实物表面点云数据存在少量噪声点，这是
由激光测距传感器的测量噪声所引起的。

下一步将通过点云的预处理进行噪声点的滤

除以进一步提高系统的测量性能。
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ＸＩＯＮＧＹＬ．Ｒｏｂｏｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｗｕｈａｎ：Ｈｕａ

ｚｈｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，２０１１：１６２６
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［２０］ＲＥＮＦＲＯＣ．Ｅｎｃｙｃｌｏｐｅｄｉａｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＲｅｆｅｒｅｎｃｅＲｅ

ｖｉｅｗｓ，２００９，５８４（４）：３１５２．

［２１］刘钦，刘桂华，罗颖，等．基于一维激光测距仪和云台的场景

三维重建［Ｊ］．工具技术，２０１１，４５（１１）：７６７９．

ＬＩＵＱ，ＬＩＵＧＨ，ＬＵＯＹ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃ

ｔｉｏｎｓｃｅｎｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｌａｓｅｒｒａｎｇｅｒａｎｄ

ｐａｎｔｉｌｔ［Ｊ］．ＴｏｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，４５（１１）：７６７９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２２］李赣华．基于摄像机和二维激光测距仪的三维建模关键技

术研究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２００６：９８９９．
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０００７

ＦＴＮ传输条件下极化码帧间物理层安全结构设计
张晨宇，刘荣科

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：极化码是适用于物理层 ｗｉｒｅｔａｐ信道安全模型的一种编码方式，针对在超奈
奎斯特（ＦＴＮ）条件下传输的极化码，设计了一种无需获知窃听信道信噪比（ＳＮＲ）的帧间链式
加密的安全结构。通过混淆结构将对合法接收端可靠而对非法窃听端阻塞的码元进行扩散，

利用物理层主信道和窃听信道的差异，在每一帧中生成主信道可译而窃听信道不可译的密钥

序列，对下一帧进行加密，实现安全容量的帧间传输。仿真结果显示，在 ＦＴＮ加速场景和窃听
信道 ＳＮＲ相对于主信道波动的前提下，提出的极化码帧间安全结构可在 ｗｉｒｅｔａｐ信道的平均
信道退化程度为０ｄＢ时实现信息的安全传输。

关　键　词：极化码；ｗｉｒｅｔａｐ信道；超奈奎斯特（ＦＴＮ）；物理层；帧间安全结构
中图分类号：ＴＮ９１８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２２１７０７

　　ｗｉｒｅｔａｐ信道［１］
是衡量物理层安全的重要模

型。在 ｗｉｒｅｔａｐ信道中，发送者 Ａｌｉｃｅ和合法接收
者 Ｂｏｂ之间的主信道相对于 Ａｌｉｃｅ与窃听者 Ｅｖｅ
之间的窃听信道拥有更良好的信道条件，这也称

为窃听信道相对主信道退化。窃听信道的退化使

得主信道和窃听信道的信息容量出现差值，实现

物理层安全传输的手段在于将信息容量差值转化

为秘密信息的传输容量。极化编码
［２］
是匹配

ｗｉｒｅｔａｐ信道物理层安全传输场景的编码方法之
一。通过极化过程，在码长趋于无限时，极化码的

一部分码字趋于无噪，可以被接收端正确译出，称

为信息集；另一部分码字趋于全噪，在接收端不可

译，只用于传输收发双方已知的冻结集。在 ｗｉｒｅ
ｔａｐ模型中，由于信道退化，窃听者 Ｅｖｅ的信息集
是合法接收者 Ｂｏｂ信息集的子集。

Ｍａｈｄａｖｉｆａｒ和 Ｖａｒｄｙ最早提出 Ｂｏｂ信息集和
Ｅｖｅ冻结集的交集可以被用于传输秘密信息［３４］

。

在 Ｍａｈｄａｖｉｆａｒ的模型中，极化编码后的信息被分

为３部分，对 Ｂｏｂ和 Ｅｖｅ都趋于无噪的码元用于
传输随机噪声，对 Ｂｏｂ趋于无噪而对 Ｅｖｅ趋于全
噪的码元用于传输秘密信息，而对 Ｂｏｂ全噪的码
元被设定为冻结集。Ｓａｓｏｇｌｕ和 Ｖａｒｄｙ最早提出
了在帧与帧之间复制秘密信息位以达到信息论强

安全性标准
［５］
。Ｗｅｉ和 Ｕｌｕｋｕｓ将极化码的安全

传输方法扩展应用到多用户场景中
［６］
。Ｓｉ等［７］

针对双状态二进制对称信道（ＢｉｎａｒｙＳｙｍｍｅｔｒｉｃ
Ｃｈａｎｎｅｌ，ＢＳＣ）提出了极化码的复合编码方法，实
现了在２种可能状态条件下的安全信息集译码。
Ｙｏｕｎｇｓｉｋ等［８］

和 Ｚｈａｏ等［９］
分别提出了 Ｈａｓｈ加密

算法和帧间混沌加密算法。

在本文中，一种基于窃听端误码扩散的混淆

结构
［１０］
将被优化改进并用于帧间加密。本文假

设的 信 道 模 型 是 超 奈 奎 斯 特 （ＦａｓｔｅｒＴｈａｎ
Ｎｙｑｕｉｓｔ，ＦＴＮ）码间串扰条件［１１１２］

下的加性高斯噪

声 ｗｉｒｅｔａｐ信道。在本文提出的模型中，收发双方
无需知道窃听端的信噪比（ＳＮＲ）。对于Ｂｏｂ的无

lenovo
全文下载
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噪码元亦可用于传递秘密信息，相对于 Ｍａｈｄａｖｉ
ｆａｒ模型拥有更高的码率和更高的频谱利用率，并
且可在负安全容量条件下传输秘密信息。

１　系统模型
ＦＴＮ传输条件下极化码帧间物理层安全系统

结构如图１所示。
发送端有混淆加密、极化编码和 ＦＴＮ成型 ３

个步骤，同时２个存储器分别用于存储本帧的密
钥和前帧的密钥信息。

图１中 Ｋｉａ为发送端 Ａｌｉｃｅ在第 ｉ帧所使用密

钥，Ｋｉａ［Ｂｏｂ］为接收端 Ｂｏｂ在第 ｉ帧对应使用的解
密密钥。在下文中，Ａｌｉｃｅ信息源码元序列表示为
［Ｕｒ，Ｕｓ］，其中 Ｕｓ为计划进行混淆加密的信息码
元，Ｕｒ为随机噪声码元，不用于传输机密信息。
经过混淆加密后发送端的码元记为［Ｕｒ，Ｕ′ｓ］。极
化编码后的码元记为Ｘ。Ｂｏｂ接收的信号记为Ｙ，
ＦＴＮ码间串扰均衡和极化译码之后［１２］

的码元序

列记为［Ｕｒ［Ｂｏｂ］，Ｕ′ｓ［Ｂｏｂ］］，其中 Ｕｒ［Ｂｏｂ］为接收的随
机噪声码元，Ｕ′ｓ［Ｂｏｂ］为解混淆译码之前的信息码
元。Ｂｏｂ在解混淆译码之后最终获得的信息
为 Ｕｓ［Ｂｏｂ］。

图 １　基于极化码和 ＦＴＮ传输的帧间物理层安全系统

Ｆｉｇ．１　ＩｎｔｅｒｂｌｏｃｋｐｈｙｓｉｃａｌｌａｙｅｒｓｅｃｕｒｉｔｙｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｐｏｌａｒｃｏｄｅａｎｄＦＴＮ

２　极化码帧间物理层混淆算法

２．１　码元分集
在极化码中，Ｇ（ＷＢｏｂ）和 Ｂ（ＷＢｏｂ）分别为主信

道的信息位和冻结集，ＳＮＲＢｏｂ为主信道信噪比，

ＰＢｏｂ（ｉ）为在该信噪比条件下传输的第 ｉ个编码码
元的估计错误概率。有关系式：

Ｇ（ＷＢｏｂ）＝｛ｉ∈ ［１，Ｎ］，ＰＢｏｂ（ｉ）＜δＢｏｂ｝

Ｂ（ＷＢｏｂ）＝｛ｉ∈ ［１，Ｎ］，ＰＢｏｂ（ｉ）≥ δＢｏｂ
{

｝
（１）

式中：δＢｏｂ为主信道信息位的门限；Ｎ为极化码
码长。

在极化码中，每个码元的估计错误概率依赖

于信道状态，在主信道的信噪比被 Ａｌｉｃｅ和 Ｂｏｂ
获知时，Ｂｏｂ的信息位 Ｇ（ＷＢｏｂ）和冻结集 Ｂ（ＷＢｏｂ）
可被相对准确地划分。然而由于窃听者不会向合

法收发对透露自己的信道信息，窃听者的信息位

Ｇ（ＷＥｖｅ）和冻结集 Ｂ（ＷＥｖｅ）无法被合法收发对准

确划分，因此使用 Ｇ（ＷＢｏｂ）∩Ｂ（ＷＥｖｅ）传输保密信

息的方案
［３］
无法实现。本文提出一种新的码元

划分方法，步骤如下：

步骤 １　在不知道窃听信道信噪比的前提

下，发 送 端 和 接 收 端 假 设 窃 听 端 的 信 噪 比

为 ＳＮＲＥｖｅ（ｅｓｔ）。
步骤２　对码元进行编号，首先依据主信道

信噪比 ＳＮＲＢｏｂ进行高斯密度进化，按照估计错误
概率 ＰＢｏｂ（ｉ）从低到高对 Ｇ（ＷＢｏｂ）内的码元进行
排序，将排序后码元的编号序列记为 ＲａｎｋＢｏｂ。

步骤３　按 照 估 计 的 窃 听 信 道 信 噪 比
ＳＮＲＥｖｅ（ｅｓｔ）再次使用高斯密度进化，按照计算出的
估计错误概率 ＰＥｖｅ（ｅｓｔ）（ｉ）从低到高对码元进行排
序，并将排序结果从第 １位开始截取和 Ｇ（ＷＢｏｂ）
相同长度的码元，将排序并截取后的码元编号序

列记为 ＲａｎｋＥｖｅ（ｅｓｔ）。
步骤４　从第 １位开始逐位比较 ＲａｎｋＢｏｂ和

ＲａｎｋＥｖｅ（ｅｓｔ），若 ＲａｎｋＢｏｂ（ｉ）＝ＲａｎｋＥｖｅ（ｅｓｔ）（ｉ），则主
信道信息位 Ｇ（ＷＢｏｂ）的第 ＲａｎｋＢｏｂ（ｉ）个码元将输
入混淆加密结构，其余的码元用于传输随机噪声。

图２是长为 ２５６的码元，在主信道信噪比为
５ｄＢ，信息位门限 δＢｏｂ＝１０

－５
，窃听信道实际信噪

比为３ｄＢ时进行上述码元分集后，混淆加密结构
中码元（红色）对主信道和窃听信道的估计错误

概率。从图２可得，尽管 Ａｌｉｃｅ和 Ｂｏｂ未知窃听信
道信噪比，通过本节所述的分集方法仍然能将大

８１２２
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图 ２　码元分集示例

Ｆｉｇ．２　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｂｉｔｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒｐｏｌａｒｃｏｄｅ

多数对主信道低噪而对窃听信道高噪的码元归入

混淆加密集 Ｕｓ。窃听信道中的误码可以通过混
淆加密集进行误码扩散，从而保证主信道的安全

传输。

２．２　混淆加密
帧间混淆加密结构如图 ３所示，输入的混淆

集需要经过密钥异或，序列内部依次异或，随机交

织器和两步非线性混淆，最后通过轮判决器判决

是否输出进行编码。混淆加密的详细过程如下

所示：

图 ３　混淆加密结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｃｒａｍｂｌｉｎｇｅｎｃｒｙｐｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅ

输入的码元序列 Ｕｓ与前帧密钥 Ｋ（ｉ－１）ａ进行
异或，假设本帧密钥的长度为 ｌｅｎｇｔｈ（Ｋａ），则
Ｕｓ０（１∶ｌｅｎｇｔｈ（Ｋａ））＝

　　Ｕｓ（１∶ｌｅｎｇｔｈ（Ｋａ）） Ｋ（ｉ－１）ａ
Ｕｓ０（ｌｅｎｇｔｈ（Ｋａ）＋１∶ｅｎｄ）＝

　　Ｕｓ（ｌｅｎｇｔｈ（Ｋａ）＋１∶ｅｎｄ













）

（２）

经过与前帧进行异或之后，序列 Ｕｓ０进行序
列内部依次异或：

Ｕｓ１（１）＝Ｕｓ０（１）

Ｕｓ１（ｉ）＝Ｕｓ０（ｉ）!

Ｕｓ０（ｉ－１）

　　ｉ∈ （１，ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ
{

））

（３）

将经过依次异或的序列 Ｕｓ１进行随机交织，

随机交织器的规律由合法接收者和发送者所

共享：

Ｕｓ２ ＝ｉｎｔｅｒｌｅａｖｅ（Ｕｓ１） （４）
随机交织的输出序列经过两轮非线性混淆，

映射集选用２８伽罗华域上的 Ｓ盒代换，在第 １轮
非线性混淆中，Ｕｓ２序列内所有码元均参与非线性

混淆
［１３１５］

：

［Ｕｈｉｇｈ Ｕｌｏｗ］＝Ｕｓ２（８ｉ－７∶８ｉ－４８ｉ－３∶８ｉ）

［Ｕｈｉｇｈ Ｕｌｏｗ］ →
ｓｂｏｘ

［Ｕ′ｈｉｇｈ Ｕ′ｌｏｗ］

Ｕｓ３（８ｉ－７∶８ｉ－４８ｉ－３∶８ｉ）＝［Ｕ′ｈｉｇｈ Ｕ′ｌｏｗ］

　　ｉ∈ ［１，ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ／８













）］

（５）
在第２轮非线性混淆中，仅 Ｕｓ３的前一半码元

参与非线性映射，映射的过程同式（５），非线性映
射的结果记为 Ｕ′ｓ。此时完成一轮混淆加密，若加
密轮数达到轮判决器的预设轮数，则输出并与随

机噪声位 Ｕｒ、全零冻结集一起进行极化编码：
Ｘ＝Ｇｒ·Ｕｒ＋Ｇｓ·Ｕ′ｓ （６）
式中：Ｇｒ和 Ｇｓ分别为极化码中对应随机噪声位
和混淆加密集的生成矩阵。若轮判决器判决加密

轮数未达到预设轮数，则重复式（２）～式（５）。
图４为当混淆加密器输入的一位码元发生变

化时，不同的混淆轮数下输出端发生翻转的码元

占总数的比例，从图中可知当经过３轮混淆后，有
５０％的码元发生翻转。根据收发端加密／解密的
对称性可知，当由于信道退化发生一位码元错误

时，窃听端解密将出现 ５０％的误码率（误码雪崩
效应），使得窃听者无法从接收到的序列中获得

发送端信息。

图 ４　混淆加密器的雪崩效应

Ｆｉｇ．４　Ａｖａｌａｎｃｈｅｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｏｆｓｃｒａｍｂｌｉｎｇ

ｅｎｃｒｙｐｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅ

２．３　ＦＴＮ传输和信号接收

Ｍａｚｏ［１１］于１９７５年发现了当成型后的信号以
超过奈奎斯特速率进行传输时，理论误码性能有

可能不变。这种传输方式称为 ＦＴＮ传输，拥有更
高的频谱效率。本节将介绍极化码混淆加密系统

９１２２
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在 ＦＴＮ条件下的传输和接收。
极化编码后的序列 Ｘ进行 ＦＴＮ成型和信道

传输，接收端的信号为

ｙ（ｎτＴ）＝∑
ｌ

ｉ＝ －ｌ
ｘ（（ｎ－ｉ）τＴ）ｇ（ｉτＴ）＋Ｎ（ｎτＴ）

（７）
式中：τ∈（０，１）为 ＦＴＮ信号的加速系数；τＴ为
ＦＴＮ条件下采样周期间隔；ｔ＝ｎτＴ，ｎ＝１，２，…为
采样点；ｇ（ｔ）代表升余弦脉冲，由发送端的升根余
弦脉冲 ｈ（ｔ）和接收端的匹配滤波器卷积获得
ｇ（ｔ）＝ｈ（ｔ） ｈ（－ｔ） （８）

对于奈奎斯特信号，不同时刻的成型脉冲正

交，即 ｇ（ｉＴ）＝０，ｉ≠０。但在奈奎斯特信号中，
ｇ（ｉτＴ）≠０，在增加信息传输效率的同时存在码间
串扰，因此需要在接收端使用码间串扰 ＢＣＪＲ均
衡器和极化码 ＳＣ译码器。经过均衡和译码后，
合法接收端极化码译码器获得的信息位为

［Ｕｒ［Ｂｏｂ］，Ｕ′ｓ［Ｂｏｂ］］，其中 Ｕ′ｓ［Ｂｏｂ］为混淆加密后的信
息集，Ｕｒ［Ｂｏｂ］为随机噪声位。Ｕ′ｓ［Ｂｏｂ］作为解混淆结
构的输入，解混淆解密的步骤如下：

首先进行两级解混淆，第 １级对 Ｕ′ｓ［Ｂｏｂ］的前
半部分，即 Ｕ′ｓ［Ｂｏｂ］［１∶ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ／２）］进行非线
性映射，第 ２级对混淆集中的所有码元进行非
线性映射。解混淆映射使用 ２８伽罗华域上的逆
Ｓ盒。

随后对两级非线性混淆的输出结果 Ｕｓ２［Ｂｏｂ］
进行解交织。此处的解交织器是发送端随机交织

的逆过程。

对解交织器输出的结果 Ｕｓ１［Ｂｏｂ］进行依次
异或：

Ｕｓ０［Ｂｏｂ］（１）＝Ｕｓ１［Ｂｏｂ］（１）
Ｕｓ０［Ｂｏｂ］（ｉ）＝Ｕｓ１［Ｂｏｂ］（ｉ） Ｕｓ１［Ｂｏｂ］（ｉ－１）
　　ｉ∈ （１，ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ

{
））

（９）

并且 Ｂｏｂ将依次异或的输出结果 Ｕｓ０［Ｂｏｂ］与
寄存器中储存的前帧密钥 Ｋ（ｉ－１）ａ［Ｂｏｂ］进行异或，
得到本轮循环解密码元序列 Ｕｓ［Ｂｏｂ］，当达到循环
轮数时，Ｕｓ［Ｂｏｂ］即为 Ｂｏｂ译得的本帧加密信息。
在图５中，轮判决器模块中的 ｋ为混淆轮数。
２．４　反馈与密钥替换机制

Ｂｏｂ获得本帧信息 Ｕｓ［Ｂｏｂ］后进行校验，若校

验通过，则 Ｂｏｂ在 Ｕｓ［Ｂｏｂ］中按照和 Ａｌｉｃｅ相同的规
则选择密钥 Ｋｉａ，将其存入寄存器中作为下一帧的
密钥，并向 Ａｌｉｃｅ反馈校验通过信息；Ａｌｉｃｅ收到校
验通过的消息后亦通过相同的规则选择Ｋｉａ。若
校验无法通过，则 Ｂｏｂ向 Ａｌｉｃｅ端反馈校验不通
过信息，同时不更新密钥。Ａｌｉｃｅ在收到 Ｂｏｂ反馈

图 ５　解混淆解密结构

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｎｖｅｒｓｅｓｃｒａｍｂｌｉｎｇｄｅｃｒｙｐｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅ

之后，亦不更新密钥，从而保证收发双方的密钥

同步。

３　性能分析与仿真

３．１　码元分集的传输效率
设主信道信息位 Ｇ（ＷＢｏｂ）和窃听信道的信息

位 Ｇ（ＷＥｖｅ）的长度分别为 Ｎｋ＿Ｂｏｂ和 Ｎｋ＿Ｅｖｅ。一方
面，在不使用本文提出的码元分类时，极化编码码

字所对应的秘密信息的传输码率为
Ｎｋ＿Ｂｏｂ－Ｎｋ＿Ｅｖｅ

Ｎ
。

另一方面，当使用混淆集和本文提出的码元分类

方法后，编码码字中信息位的数量为 Ｎｓｃｒａｍ，且
Ｎｓｃｒａｍ ＞Ｎｋ＿Ｂｏｂ－Ｎｋ＿Ｅｖｅ。

表１为本文和文献［４］提出的码元分类方法
的对比，其中极化码的帧长为１０２４，主信道信噪
比固定为５ｄＢ，Ａｌｉｃｅ和 Ｂｏｂ不知道窃听端的信噪
比，但假设窃听端的信道不为 ４ｄＢ并使用 ２．１节
中的方法进行码元分集。由表１可知，相比于传
统极化码码元分类方法，本文提出的方案可以在

Ａｌｉｃｅ和 Ｂｏｂ不知道 Ｅｖｅ的信噪比条件下，得到相
同的主信道／窃听信道误帧率。此外，由于更多的
码元被纳入混淆集，秘密信息的传输码率相对传

统方法有所提高，增加了系统的传输效率。

表 １　误帧率和秘密信息传输码率对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｒａｍｅｅｒｒｏｒｒａｔｅａｎｄ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｃｏｄｅｒａｔｅｆｏｒｓｅｃｒｅｔｍｅｓｓａｇｅ

窃听信道

信噪比／ｄＢ
主信道

误帧率／１０－４
窃听信道

误帧率

Ｎｋ＿Ｂｏｂ－Ｎｋ＿Ｅｖｅ
Ｎ

Ｎｓｃｒａｍ
Ｎ

４ １．６２１７ ０．０４０ ０．０９７ ０．５３０３

３．５ １．６２１７ ０．２６４ ０．１４２ ０．５３０３

３ １．６２１７ ０．７６７ ０．１８５ ０．５３０３

２．５ １．６２１７ ０．９９１ ０．２２９ ０．５３０３

２ １．６２１７ １ ０．２７１ ０．５３０３

０２２２
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３．２　帧间混淆算法的可靠性
在本文算法中，混淆集来自主信道的信息集，

即 ＵｓＧ（ＷＢｏｂ），且 Ｇ（ＷＢｏｂ）中的码元在主信道
中的误码率低。另一方面，在 ＦＴＮ成型时，人为
引入的码元串扰程度和滚降系数 α、加速系数 τ
有关。当需要较高的频谱效率时，可减小滚降系

数 α或加速系数 τ的值，此时主信道的可靠性会
有一定程度的下降。当需要较高的主信道可靠性

时，可增大滚降系数 α或加速系数 τ的值。
图６为不同 ＦＴＮ加速系数和滚降系数情况

下主信道的可靠性测试，其中码元长度为２０４８，
主信道的门限为 δＢｏｂ＝１０

－５
，升根余弦脉冲 ＦＴＮ

加速系数分别为 τ＝０．８５和 τ＝０．８，对应的频谱
效率提升量分别为 １７．６％和 ２５．０％。由图 ６可
知，当主信道采用 ＦＴＮｐｏｌａｒｗｉｒｅｔａｐ方式传输信
息时，重传帧的比例较低，主信道的可靠性能够得

到保证。

图 ６　ＦＴＮｐｏｌａｒｗｉｒｅｔａｐ系统在不同加速系数和

滚降系数条件下主信道误帧率

Ｆｉｇ．６　Ｆｒａｍｅｅｒｒｏｒｒａｔｅｏｆｍａｉｎｃｈａｎｎｅｌｆｏｒ

ＦＴＮｐｏｌａｒｗｉｒｅｔａｐｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｎｄｒｏｌｌｏｆｆｆａｃｔｏｒｓ

３．３　帧间安全结构的安全性
本文算法的安全性来自于２个方面。在码元

分集时，一部分对于主信道低噪而对窃听信道高

噪的码元被划入混淆集。一方面，由于窃听信道

退化导致的误码，将在 Ｅｖｅ解混淆时扩散至所有
码元。另一方面，Ａｌｉｃｅ在对 Ｕｓ进行混淆时加入
了来自前帧混淆集的密钥 Ｋａ。若窃听者在之前
帧中出现因信道退化导致的错误解混淆，即使传

输本帧时窃听信道相对主信道没有退化，窃听者

也会因为不知道混淆密钥 Ｋａ而无法通过解混淆
获得正确的结果。

假设窃听信道满足高斯分布，本节将从窃听

信道的均值和方差 ２个角度仿真信道的安全性。
图７为窃听信道波动方差为 １时，不同均值条件

下链式加密结构中窃听者的平均误码率；图 ８为
窃听信道的波动均值相对于主信道退化程度为

０ｄＢ时，不同方差下窃听信道的误码率。仿真采
用１００帧平均，其中主信道的信噪比为８ｄＢ，码长
为２０４８。

图７中，窃听信道相对于主信道的平均退化
程度越大，Ｅｖｅ出现误码的帧越靠前，而 Ｅｖｅ一旦
出现误码帧，由于帧间链式加密的原因，Ｅｖｅ将无
法获得密钥，也将失去对其后各帧的跟踪。图 ８
反映了当窃听信道平均信噪比与主信道相等时，

由窃听信道的波动引发的窃听信道误码率变化，

当波动方差较大时，窃听端所获得的效果等同于

信道退化。

图 ７　不同窃听信道平均退化程度下的误码率

Ｆｉｇ．７　Ｂｉｔｅｒｒｏｒｒａｔｅｏｆｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｖｅｒａｇｅｄｅｇｒｅｅｏｆｄｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

图 ８　不同窃听信道信噪比方差条件下的误码率

Ｆｉｇ．８　Ｂｉｔｅｒｒｏｒｒａｔｅｏｆｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＳＮＲｖａｒｉａｎｃｅ

３．４　ＦＴＮ参数对安全性的影响
图９为不同升根余弦滚降系数和加速系数条

件下，当窃听信道相对于主信道平均退化 ０．５ｄＢ
时窃听信道误码率随帧数变化的情况。从仿真结

果可以看出，在不同 ＦＴＮ参数组合的情形下窃听
信道的误码率曲线差别可以忽略不计。因此 ＦＴＮ
参数的改变可以改变频谱利用率，但对混淆结构

的安全性能没有影响。

３．５　帧间安全结构复杂度分析
本文帧间安全结构每一轮加密分为密钥异

或、序列依次异或、随机交织和非线性映射 ４部

１２２２



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 ９　不同升根余弦滚降系数和加速系数下

窃听信道误码率

Ｆｉｇ．９　Ｂｉｔｅｒｒｏｒｒａｔｅｏｆｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｏｔ

ｒａｉｓｅｄｃｏｓｉｎｅｒｏｌｌｏｆｆｆａｃｔｏｒｓａｎｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

分。其中密钥异或的复杂度为 Ｏ（ｌｅｎｇｔｈ（Ｋａ）），
序列依次异或的复杂度为 Ｏ（ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ））。随机
交织和非线性映射相当于映射表，其计算复杂度

为 Ｏ（１）。随机交织和非线性映射的最差条件空
间复杂度为 Ｏ（ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ）

２
）。本文安全结构的

计算复杂度为 Ｏ（ｋ·ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ）），最差条件空间

复杂度为 Ｏ（ｌｅｎｇｔｈ（Ｕｓ）
２
）。

４　结　论

本文针对在 ＦＴＮ条件下传输的极化码，提出
了一种基于物理层 ｗｉｒｅｔａｐ模型的码元分类方法
和混淆加密算法。分析和仿真结果表明本文算法

可在合法收发双方不知窃听信道的信噪比时，以

更高的频谱效率传输信息，并通过帧内和帧间的

信道差异隔离潜在的窃听者。
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（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌｉｓａｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｍｏｄｅｌｔｏｄｅｓｃｒｉｂｅｐｈｙｓｉｃａｌｌａｙｅｒｓｅｃｕｒｉｔｙａｎｄｐｏｌａｒｃｏｄｅ
ｓｈｏｗｓｐｏｔｅｎｔｉａｌｉｎｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌｍｏｄｅｌｄｕｅｔｏｉｔｓｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ．Ａｎｅｗｉｎｔｅｒｂｌｏｃｋｅｎｃｒｙｐｔｉｏｎ
ｓｅｃｕｒｉｔｙｓｃｈｅｍｅｗｉｔｈｏｕｔｔｈｅｎｅｅｄｏｆａｃｑｕｉｒｉｎｇｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ（ＳＮＲ）ｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｔｈｅｐｏｌａｒｃｏｄｅｕｎｄｅｒ
ｆａｓｔｅｒｔｈａｎＮｙｑｕｉｓｔ（ＦＴＮ）ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．Ｗｉｔｈｔｈｅｓｃｒａｍｂｌｉｎｇｍｏｄｕｌｅａｎｄｔｈｅｃｈａｎｎｅｌｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｏｆ
ｔｈｅｗｉｒｅｔａｐｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｂｉｔｓｎｏｉｓｅｌｅｓｓｆｏｒｔｈｅｌｅｇａｌｒｅｃｅｉｖｅｒｂｕｔｎｏｉｓｙｆｏｒｔｈｅｅａｖｅｓｄｒｏｐｐｅｒａｒｅｄｉｆｆｕｓｅｄａｎｄａ
ｏｎｅｔｉｍｅｐａｄｓｅｃｒｅｔｋｅｙｃａｎｂｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｉｎｅａｃｈｂｌｏｃｋ．Ｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｌａｙｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｔｈｅｍａｉｎｃｈａｎｎｅｌａｎｄ
ｔｈｅｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｓｅｃｒｅｔｋｅｙｓｅｑｕｅｎｃｅｗｉｔｈｉｓｄｅｃｉｐｈｅｒａｂｌｅｆｏｒｔｈｅｌｅｇａｌｒｅｃｅｉｖｅｒａｎｄ
ｕｎｄｅｃｉｐｈｅｒａｂｌｅｆｏｒｔｈｅｅａｖｅｓｄｒｏｐｐｅｒ．Ｔｈｅｓｅｃｒｅｔｋｅｙｓｅｑｕｅｎｃｅｉｓａｐｐｌｉｅｄｆｏｒｅｎｃｒｙｐｔｉｎｇｔｈｅｎｅｘｔｂｌｏｃｋ，ａｃｈｉｅ
ｖｉｎｇｉｎｔｅｒｂｌｏｃｋｓｅｃｕｒｉｔｙｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｗｉｔｈｉｎｓｅｃｒｅｃｙｃａｐａｃｉｔｙ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｈｏｗｓｔｈａｔｕｎｄｅｒｔｈｅｃｉｒ
ｃｕｍｓｔａｎｃｅｏｆＦＴＮｓｉｇｎａｌｉｎｇ，ｗｈｅｎｔｈｅｃｈａｎｎｅｌＳＮＲｏｆｅａｖｅｓｄｒｏｐｐｅｒｉｓｆｌｕｃｔｕａｔｉｎｇｆｒｏｍｔｈａｔｏｆｔｈｅｍａｉｎｃｈａｎ
ｎｅｌ，ｔｈｅｉｎｔｅｒｂｌｏｃｋｓｅｃｒｅｃｙｓｃｈｅｍｅｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｔｈｅｐｏｌａｒｃｏｄｅｃａｎａｃｈｉｅｖｅｃｏｎｆｉｄｅｎｔｉａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｒａｎｓｍｉｓ
ｓｉｏｎｅｖｅｎｗｈｅｎｔｈｅａｖｅｒａｇｅｃｈａｎｎｅｌｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌｉｓ０ｄＢ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｏｌａｒｃｏｄｅ；ｗｉｒｅｔａｐｃｈａｎｎｅｌ；ｆａｓｔｅｒｔｈａｎＮｙｑｕｉｓｔ（ＦＴＮ）；ｐｈｙｓｉｃａｌｌａｙｅｒ；ｉｎｔｅｒｂｌｏｃｋｓｅｃｕｒｉ
ｔｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５０３１０：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０２．１７０６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（９１４３８１１６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｏｎｇｋｅ＿ｌｉｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

３２２２
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微重力下相变储能单元融化过程数值模拟

阮世庭，张济民，曹建光，王江，徐涛

（上海卫星工程研究所，上海 ２０１１０９）

　　摘　　　要：为探究微重力环境中，通过肋片强化了传热的相变储能单元中相变材料融
化过程，通过数值模拟方法探究了微重力作用时相变材料融化过程中传热特性。通过地面实

验与重力作用下数值模拟结果对比验证数值模拟方法的准确性，对比重力和微重力作用 ２种
情况下数值模拟结果以揭示微重力环境中相变材料融化过程的特性。结果表明，当相变储能

单元受微重力作用时，相变材料融化速率明显下降，热量主要通过热传导传递，融化的相变材

料从顶端膨胀溢出向空间扩散，局部低温区域在相变储能单元中上部。

关　键　词：融化过程；微重力；数值模拟；实验验证；温度分布；固液两相分布
中图分类号：ＴＫ０２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２２２４０８

　　航天器在轨运行时，轨道外热流周期性变化
导致某些载荷的热环境也呈现周期性变化

［１］
。

相变热控技术特别适用于具有周期性工作的设备

和部件
［２］
。

当相变材料与发热部件的接触界面温度高于

相变材料的熔点时，相变材料融化并吸收发热部

件释放的热量，使界面温度保持在相变点附近；当

接触界面温度低于相变材料的熔点时，相变材料

凝固并释放潜热，维持界面温度基本不变
［３］
。Ｌｅ

ｉｍｋｕｅｈｌｅｒ等［４５］
选择纯水作为相变材料，针对在

低月轨道的航天器和月球车所处的工作环境分别

设计了相变温控单元以及相变热沉。Ｙｅ等［６７］
研

究了金属肋片强化传热的相变热沉内部传热与流

动过程。Ｉｓｍａｉｌ等［８］
和 Ａｂｄｕｌｊａｌｉｌ等［９］

研究肋片

对环状相变材料传热性能的影响。Ａｓｓｉｓ等［１０１１］

研究了球状相变材料融化与凝固过程，通过量纲

分析研究液相质量分数和热流密度随时间的

关系。

但是，大部分研究人员没有对微重力环境中

相变过程进行数值模拟或实验研究。基于此，本

文通过数值模拟方法探究微重力环境下相变过程

中的传热与流动特性，并对比重力作用下相变过

程，为航天器相变热控技术提供参考依据。

１　物理模型与数值方法

１．１　物理模型
数值模拟的物理模型如图１所示。相变储能

单元由基座、肋片、相变材料以及具有一定真空度

的空气组成。气体和相变材料的体积比为１∶４。
空气的压力为相变材料在此温度下的饱和蒸汽压

（约为１００Ｐａ），预留空气以便观察相变材料融化
后体积膨胀过程。选用铝作为基座与肋片材料，

增加肋片以强化相变材料与加热面之间的传热，

相变材料选用十八烷。计算单元左右两侧设定为

对称面，顶部设为绝热壁面，底部为温度加热面。

计算单元尺寸如图 １（ｂ）所示。肋片与相变

lenovo
全文下载
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　第 １０期 阮世庭，等：微重力下相变储能单元融化过程数值模拟

材料的宽度比为１∶１，肋片高度ｈｆｉｎ为２２ｍｍ，

图 １　计算单元

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｕｎｉｔ

相变材料腔体高度 ｈＰＣＭ为 ２０ｍｍ，气体高度 ｈａｉｒ为
４ｍｍ，气体宽度 ｗａｉｒ为 ３ｍｍ。十八烷没有严格的
相变温度，定义其相变温度区间为 ２７～２９℃。相
对于一个固定的相变点，相变温度区间更加符合

真实的物理现象。十八烷的密度随温度变化，当

温度Ｔ低于２７℃时，密度ρ＝８１４ｋｇ／ｍ３，当温度高
于２７℃时，密度表达式为

ρ＝
ρｌ

β（Ｔ－Ｔｌ）＋１
（１）

式中：ρｌ为温度处于 Ｔｌ时相变材料的密度；β为
相变材料的热膨胀系数。

当２７℃ ＜Ｔ＜２９℃时，相变材料处于多孔介
质状态，取 β＝０．０２５，在这个过程中，相变材料密
度近乎线性地从 ８１４ｋｇ／ｍ３变化到 ７７５．２ｋｇ／ｍ３。
当 Ｔ＞２９℃时，取 β＝０．００１［１２］。铝、空气以及相
变材料的其他物性参数如表１所示。

计算单元初始温度为 ２５℃，相变材料处于过
冷状态。加热面处给定的恒定温度边界条件 Ｔ＝
４８℃，边界温度与相变材料平均相变温度温
差ΔＴ＝２０℃。

表 １　各物质物性参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｖａｒｉｏｕｓｍａｔｅｒｉａｌｓ

物　质
导热系数／

（Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１）
密度／

（ｋｇ·ｍ－３）
比热／（Ｊ·ｋｇ－１·

Ｋ－１）
动力黏度／

（ｋｇ·ｍ－１·ｓ－１）
相变

温度／℃
相变潜热／
（ｋＪ·ｋｇ－１）

十八烷 ０．１５０７
ρｌ

β（Ｔ－Ｔｌ）＋１
２１６０ ０．００３４６ ２７～２９ ２４４

铝 ２０２．４ ２７１９ ８７１

空气 ２．４２×１０－５ １．２×１０－８Ｔ２－１．１３４×１０－５＋３．４９８×１０－３ １．００６

１．２　控制方程
采用焓多孔介质模型求解相变材料的相变

过程，多孔介质区域的每个单元内设置相同的流

动阻力。对于全凝固区域和全融化区域，多孔性

分别为 ０和 １。Ｂｅｒｔｒａｎｄ等［１３］
将多种数值模拟方

法运用于相变过程的数值模拟中，相变过程中考

虑自然对流对融化的影响，并且覆盖 ２个系列的
Ｐｒａｎｄｔｌ准则数，这２个系列的准则数分别对应金
属和有机材料。结果表明，焓多孔介质模型能够
很好地应用在具有移动界面的固液相变问题中。

控制方程如下：

连续方程

ｄαｎ
ｄｔ
＝０ （２）

式中：αｎ为计算单元中第 ｎ种流体的体积分数；ｔ
为时间。

　　动量方程

ρｄｖｄｔ
＝－

Δ

Ｐ＋μ

Δ２ｖ＋ρｇ＋Ｓ （３ａ）

ρｄｖｄｔ
＝－

Δ

Ｐ＋μ

Δ２ｖ＋Ｓ （３ｂ）

式（３ａ）为受重力作用时动量方程；式（３ｂ）为不受
重力作用时动量方程；ｖ为速度，Ｐ为压力，μ为动
力黏度，ｇ为重力加速度，Ｓ为动量源项。
　　能量方程

ρｄｈｄｔ
＝ｋ

Δ２Ｔ （４）

式中：ｋ为热传导系数，ｈ为比焓，其是显热焓

ｈｓ ＝ｈｒｅｆ＋∫
Ｔ

Ｔｒｅｆ

ｃｐｄＴ和由相变产生的潜热焓 γＬ之

和，ｈｒｅｆ为在参考温度 Ｔｒｅｆ下的参考焓，数值模拟
中，取 Ｔｒｅｆ＝２８８．１５Ｋ，此时 ｈｒｅｆ＝０ｋＪ／ｋｇ，ｃｐ为相
变材料比热容，Ｌ为相变材料的潜热焓，γ为相
变过程中液态体积分数，定义如下：

γ＝０　　　　　 Ｔ＜Ｔｓ

γ＝
Ｔ－Ｔｓ
Ｔｌ－Ｔｓ

Ｔｓ≤ Ｔ≤ Ｔｌ

γ＝１ Ｔ＞Ｔ










ｌ

（５）

５２２２
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动量方程中的源项 Ｓ＝－Ａ（γ）ｖ，其中 Ａ（γ）
为 Ｂｒｅｎｔ等［１４］

定义的“多孔函数”。定义 Ａ（γ）使
得动量方程能够模拟多孔介质中流动的 Ｃａｒｍａｎ
Ｋｏｚｅｎｙ（卡尔曼科泽尼）方程。定义如下：

Ａ（γ）＝Ｃ（１－γ）
２

γ３＋ε
（６）

式中：ε为恒等于 ０．００１的计算小量，用来消除
分母为 ０时产生的振荡；Ｃ为反映融化前沿形
态的模 糊 区 常 数，一 般 取 １０４ ～１０７，本 文 取
Ｃ＝１０５［１５］。

采用 Ｆｌｕｅｎｔ１４．５进行求解，使用双精度求解
器和 ＳＩＭＰＬＥ算法进行压力速度的耦合。选取
３种不同网格数量进行网格独立性验证，分别是
２７００、４５００和６２００。图２（ａ）显示 ３种不同的网
格数量下，相变材料液相质量分数随时间变化情

况，从图２（ａ）可以看出，不同网格数对相变过程
的影响差别很小，本文选取网格数为 ２７００进行
数值模拟，具体网格划分见图２（ｂ）。非稳态时间
步长等于比特征长度除以比特征时间，本文取

时间步长Δｔ＝０．００５ｓ。每个时间步长内，确保连

图 ２　网格无关性验证和网格划分

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｇｒｉｄｐａｒｔｉｔｉｏｎ

续性方程和动量方程残差小于 １０－６，能量方程残
差小于１０－１０。
１．３　实验验证

因为实验条件限制，无法搭建微重力条件下

的实验台。搭建地面实验台，观察受重力影响时

相变储能单元相变过程。实验装置如图 ３所示。
实验开始前，先对实验件进行抽真空处理，抽完真

空后，往实验件中填充体积分数为 ８０％的相变材
料。待实验件充装完毕后，将其放置在水箱中。

接着，打开泵和阀门，从恒温水槽内通入 ４８℃热
水，从而达到恒定温度边界条件。通过相机拍摄

实验结果。

恒温水槽采用 ＤＣ１０３０低温恒温槽，温度
范围为 －１０～９０℃，相机为佳能 ＥＯＳ７０Ｄ单
反相机。

选取相变过程中 ８个时间节点作对比，分别
是 ０、Δｔｍｅｌｔ／７、２Δｔｍｅｌｔ／７、３Δｔｍｅｌｔ／７、４Δｔｍｅｌｔ／７、
５Δｔｍｅｌｔ／７、６Δｔｍｅｌｔ／７、Δｔｍｅｌｔ，Δｔｍｅｌｔ为相变材料完全
融化的时间。实验与数值模拟如图 ４所示，其
中白色区域是固态相变材料，黑色部分是液态

相变材料，由于部分固态相变材料存在于液态

相变材料后面，影响观察结果，导致部分固液相
变界面比较模糊，不过仍可以从图 ４看出，数值
模拟结果与实验结果相吻合，数值模拟结果具

有参考价值。

图 ３　实验装置

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｅｔｕｐ

６２２２
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图 ４　相变材料融化过程数值模拟与实验结果对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ

２　结果分析与讨论

为了更加深入了解微重力环境下，相变材料

融化过程中各时刻状态变化，将同一计算单元进

行受重力影响和受微重力影响２种情况的数值模
拟，对比分析２种情况下相变材料融化过程的异
同。给定恒定的温度边界条件 Ｔ＝４８℃，初始温
度 Ｔ０＝２５℃。

２．１　融化速率与热流密度
图５和图 ６是 ２种情况下，相变材料液相质

量分数和边界热流密度对比情况，边界热流密度

为加热壁面传递给相变储能单元的热流密度。

从图５可以看出，当相变储能单元受重力作
用时，其完全融化耗时７０ｓ；当相变储能单元受微
重力作用时，其完全融化耗时 ９０ｓ。相对于受重
力作用，当相变储能单元受微重力作用时，相变材

料融化速率明显下降。融化速率受边界热流密度

影响，当相变储能单元受微重力作用时，其边界热

流密度明显小于相变储能单元受重力作用时的热

流密度。

当时间 ｔ＜１５ｓ时，２种情况下液相质量分数
和边界热流密度没有明显的区别；当时间 ｔ＞１５ｓ
且 ｔ＜２０ｓ时，２种情况下液相质量分数没有明显
的差异，但是受重力作用的相变储能单元边界热

流密度明显大于受微重力作用的相变储能单元边

界热流密度，说明此阶段中，受重力影响的相变储

能单元内相变材料吸收更多的热量，并将这部分

热量转化为相变材料的显热。

图 ５　液相质量分数随时间变化

Ｆｉｇ．５　Ｌｉｑｕｉｄｆｒａｃｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图 ６　边界热流密度随时间变化

Ｆｉｇ．６　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｅｎｓｉｔｙｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

７２２２
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２．２　速度分布
图 ７为 ２种情况下相变储能单元内相变材

料的速度分布，取液相质量分数 ＝０．２、０．４、
０．６、０．８和 １．０等 ５个时刻表示整个融化
过程。

从图７可以看出，有无重力作用对相变储能
单元内部速度分布起决定性作用。当相变储能单

元受重力作用时，肋片处液相相变材料内部产生

自然对流，并且对流换热是主要的换热形式
［６］
。

当相变储能单元受微重力影响时，液态相变材料

速度由相变材料膨胀产生，其数量级大概为１．０×
１０－５ｍ／ｓ，无对流换热，热量主要通过热传导
传递。

２．３　温度分布
图８为２种情况下相变储能单元内相变材料

的温度分布图，同样取液相质量分数 ＝０．２、
０．４、０．６、０．８和 １．０等 ５个时刻表示整个融化
过程。

相变过程初始阶段，相变储能单元内部温

度分布并没有明显的区别。当融化进行到一定

阶段，二者开始出现差异。当相变储能单元受

重力影响时，内部自然对流使得温度较低、密度

较大的相变材料进入底部，底部出现局部低温

区域。当相变储能单元受微重力影响时，内部

温度分布无自然对流影响，局部低温区域出现

在相变材料顶端，由于相变储能单元顶部预留

部分气体，此部分气体比热容很小，温度上升

快，所以相变材料低温区域出现在相变储能单

元中上部区域。

２．４　固液两相分布
２种情况下相变储能单元固液两相分布如

图９所示，当相变储能单元受重力影响时，融化的
相变材料膨胀从顶端溢出，受重力作用后，液相相

变材料覆盖于顶部；当相变储能单元受微重力影

响时，融化的相变材料从顶端膨胀溢出，无重力作

用时，向空间扩散。受重力作用时，未融化的相变

材料下沉；无重力作用时，未融化相变材料悬浮于

已融化相变材料中间，不出现下沉。

图 ７　相变材料融化过程中速度分布

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ
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图 ８　相变材料融化过程中温度分布

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ

图 ９　相变材料融化过程中固液两相分布

Ｆｉｇ．９　Ｓｏｌｉｄｌｉｑｕｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｏｒｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ
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３　结　论

通过数值模拟方法对相变过程在重力和微重

力作用的２种情况进行研究，并对受重力作用的
相变过程数值模拟结果进行实验验证。数值模拟

结果表明：

１）相对于受重力作用，当相变储能单元无重
力作用时，相变材料融化速率明显下降。融化速

率受边界热流密度影响，当相变储能单元受微重

力作用时，其边界热流密度明显小于相变储能单

元受重力作用时的热流密度。

２）当相变储能单元受重力作用时，肋片附近
液相相变材料内部产生自然对流，并且对流换热

是主要的换热形式。当相变储能单元受微重力影

响时，液态相变材料速度是由于相变材料膨胀产

生，无对流换热，热量主要通过热传导传递。

３）当相变储能单元受重力影响时，内部自然
对流使得温度较低、密度较大的相变材料进入底

部，底部出现局部低温区域；当相变储能单元受微

重力影响时，内部温度分布无自然对流影响，局部

低温区域在相变储能单元中上部。

４）当相变储能单元受重力影响时，融化的相
变材料膨胀从顶端溢出，受重力作用后，液相相变

材料覆盖于顶部；当相变储能单元受微重力影响

时，融化的相变材料从顶端膨胀溢出，微重力作用

时，向空间扩散。受重力作用时，未融化的相变材

料下沉；无重力作用时，未融化相变材料悬浮于已

融化相变材料中间，不下沉。
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［７］ＹＥＷＢ，ＺＨＵＤＳ，ＷＡＮＧＮ．Ｆｌｕｉｄｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎａ

ｌａｔｅｎｔｔｈｅｒｍａｌｅｎｅｒｇｙｕｎｉｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ

（ＰＣＭ）ｃａｖｉｔｙｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１２，４２（３）：４９５７．

［８］ＩＳＭＡＩＬＫＡＲ，ＡＬＶＥＳＣＬＦ，ＭＯＤＥＳＴＯＭＳ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｓｏｌｉｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＰＣＭａｒｏｕｎｄａｖｅｒｔｉ

ｃａｌａｘｉａｌｌｙｆｉｎｎｅｄｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｃｙｌｉｎｄｅｒ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＴｈｅｒｍａｌＥｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００１，２１（１）：５３７７．

［９］ＡＢＤＵＬＪＡＬＩＬＡＡ，ＭＡＴＳ，ＳＯＰＩＡＮＫ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙ

ｏｆＰＣＭｓｏｌｉｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｎａｔｒｉｐｌｅｘｔｕｂｅｈｅａｔｅｘｃｈａｎｇｅｒｗｉｔｈｉｎ

ｔｅｒｎａｌａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｆｉｎｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄ

ＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０１３，６１（１）：６８４６９５．

［１０］ＡＳＳＩＳＥ，ＫＡＴＳＭＡＮＬ，ＺＩＳＫＩＮＤＧ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｍｅｌｔｉｎｇｉｎａｓｐｈｅｒｉｃａｌｓｈｅｌｌ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎ

ａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２００７，５０（９１０）：１７９０

１８０４．

［１１］ＡＳＳＩＳＥ，ＺＩＳＫＩＮＤＧ，ＬＥＴＡＮＲ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｓｔｕｄｙｏｆｓｏｌｉｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｎａｓｐｈｅｒｉｃａｌｓｈｅｌｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔ

Ｔｒａｎｓｆｅｒ，２００９，１３１（２）：２７３２８９．

［１２］ＨＵＭＰＨＲＩＥＳＷ Ｒ，ＧＲＩＧＧＳＥＩ．Ａｄｅｓｉｇｎｈａｎｄｂｏｏｋｆｏｒｐｈａｓｅ

ｃｈａｎｇｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｅｎｅｒｇｙｓｔｏｒａｇｅｄｅｖｉｃｅｓ［Ｍ］．Ｎｅｗ

Ｙｏｒｋ：ＮＡＳＡＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃａｎｄＴｅｃｈｎｉｃａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＯｆｆｉｃｅ，１９７７：

１５５１６０．

［１３］ＢＥＲＴＲＡＮＤＯ，ＢＩＮＥＴＢ，ＣＯＭＢＥＡＵＨ，ｅｔａｌ．Ｍｅｌｔｉｎｇｄｒｉｖｅｎ

ｂｙｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎ．Ａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｅｘｅｒｃｉｓｅ：Ｆｉｒｓｔｒｅｓｕｌｔｓ［Ｊ］．

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅ，１９９９，３８（１）：５２６．

［１４］ＢＲＥＮＴＡＤ，ＶＯＬＬＥＲＶＲ，ＲＥＩＤＫＪ．Ｅｎｔｈａｌｐｙｐｏｒｏｓｉｔｙｔｅｃｈ

ｎｉｑｕｅｆｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｄｉｆｆｕｓｉｏｎｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅ：Ａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｔｏｔｈｅｍｅｌｔｉｎｇｏｆａｐｕｒｅｍｅｔａｌ［Ｊ］．ＮｕｍｅｒｉｃａｌＨｅａｔＴｒａｎｓ

ｆｅｒ，１９８８，１３（３）：２９７３１８．

［１５］ＳＨＡＴＩＫＩＡＮＶ，ＺＩＳＫＩＮＤＧ，ＬＥＴＡＮＲ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ

ｏｆａＰＣＭｂａｓｅｄｈｅａｔｓｉｎｋｗｉｔｈｉｎｔｅｒｎａｌｆｉｎｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２００５，４８（１７）：３６８９３７０６．

　作者简介：

　阮世庭　男，硕士研究生。主要研究方向：航天器相变热控

技术。

曹建光　男，博士，研究员，硕士生导师。主要研究方向：航天

器热控技术。
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　第 １０期 阮世庭，等：微重力下相变储能单元融化过程数值模拟

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｅｎｅｒｇｙ
ｓｔｏｒａｇｅｕｎｉｔｕｎｄｅｒｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙ

ＲＵＡＮＳｈｉｔｉｎｇ，ＺＨＡＮＧＪｉｍｉｎ，ＣＡＯＪｉａｎｇｕａｎｇ，ＷＡＮＧＪｉａｎｇ，ＸＵＴａｏ

（ＳｈａｎｇｈａｉＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳａｔｅｌｌｉｔｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１０９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｅｘｐｌｏｒｅｔｈｅｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｓｉｎｔｈｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｅｎｅｒｇｙ
ｓｔｏｒａｇｅｕｎｉｔｗｉｔｈｆｉｎｓｉｎｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒａｎｄｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅ
ｍａｔｅｒｉａｌｓｉｎｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｂｙｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｉｎｇｒａｖｉｔｙｅｎｖｉ
ｒｏｎｍｅｎｔ．Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｂｏｔｈｇｒａｖｉｔｙａｎｄｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙｅｆｆｅｃｔｓｗｅｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｒｅｖｅａｌ
ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｍｅｌｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔｗｈｅｎｔｈｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｅｎｅｒｇｙｓｔｏｒａｇｅｕｎｉｔｉｓｉｎｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｔｈｅｍｅｌｔｉｎｇｒａｔｅｏｆｔｈｅｐｈａｓｅ
ｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｏｂｖｉｏｕｓｌｙｄｅｃｒｅａｓｅｓ，ａｎｄｔｈｅｈｅａｔｉｓｍａｉｎｌｙｔｒａｎｓｆｅｒｒｅｄｂｙｔｈｅｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅｅｘｐａｎｓｉｏｎ
ｏｆｔｈｅｍｅｌｔｅｄｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｅｘｔｅｎｄｓｆｒｏｍｔｈｅｔｏｐｔｏｔｈｅｓｐａｃｅ，ａｎｄｔｈｅｌｏｃａｌｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｚｏｎｅｉｓｉｎ
ｔｈｅｕｐｐｅｒｍｉｄｄｌｅｏｆｔｈｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｅｎｅｒｇｙｓｔｏｒａｇｅｕｎｉｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｅｌｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ；ｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ；ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ；ｓｏｌｉｄｌｉｑｕｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３２８０８：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３２７．１７３６．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４０６１２２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｏ＿ｊｉａｎｇｕａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ
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２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１８０１１１；录用日期：２０１８０５１８；网络出版时间：２０１８０５２９０９：５４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５２６．１１０４．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１３７１００５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｊｉａｎｘｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：梁丽雅，原赛赛，许小剑．复杂背景下目标散射信号测量与提取技术［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：２２３２
２２３７．ＬＩＡＮＧＬＹ，ＹＵＡＮＳＳ，ＸＵＸＪ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｏｆｓｃａｔｔｅｒｅｄｓｉｇｎａｌｓｆｏｒｔａｒｇｅｔｓｕｎｄｅｒｃｏｍｐｌｅｘｂａｃｋ
ｇｒｏｕｎｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：２２３２２２３７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００２０

复杂背景下目标散射信号测量与提取技术

梁丽雅，原赛赛，许小剑

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在复杂环境条件下的宽带雷达目标散射特性测量中，场地周围环境产生的
零多普勒杂波（ＺＤＣ）会严重影响目标测量数据的准确性。为了有效地抑制背景杂波、提高目
标散射信号的测量精度，提出了一种基于最大概率提取技术。该技术首先通过方位滑窗平均

得到每个频点的初始固定背景杂波估计，然后对每个频点的杂波初始估计进行统计直方图处

理得到最大概率幅度统计量，并依据该统计量完成门限处理得到最终的杂波估计值，从而消除

方位滑窗平均处理中的剩余目标信号分量、实现精确的背景提取与抵消。对典型目标的外场

测量数据处理结果验证了本文方法的有效性。

关　键　词：目标；散射；零多普勒杂波（ＺＤＣ）；背景杂波；背景相减；雷达散射截面
（ＲＣＳ）

中图分类号：ＴＮ９５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２２３２０６

　　美国佐治亚技术研究所（ＧＴＲＩ）电磁测试场
采集了 Ｔ７２坦克的一系列三维成像数据，并将其
作为 ＭＳＴＡＲ（ＭａｎｐｏｒｔａｂｌｅＳｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅａｎｄＴａｒｇｅｔ
ＡｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎＲａｄａｒ）公用数据库予以发布［１］

。在数

据采集过程中，雷达置于一个固定高塔的电梯平

台上，转台置于距离高塔１５０ｆｔ（１ｆｔ＝０．３０４８ｍ）的
地面上，其上可放置大型被测目标，并以一定的转

速旋转，从而实现对被测目标３６０°全方位雷达散射
截面（ＲａｄａｒＣｒｏｓｓＳｅｃｔｉｏｎ，ＲＣＳ）数据的获取［２３］

。

ＧＴＲＩ测试场周边环境复杂，除被测目标外，
周围存在草地、树木等构成无法移除的固定背景。

在 ＲＣＳ测量中，较宽的天线波束照射到目标周围
的固定背景区域，导致较强的背景杂波连同目标

回波信号一起进入雷达接收机。一方面，被测目

标始终随转台转动，其回波相位随方位旋转而快

速变化，因此目标信号具有较高的多普勒频率。

另一方面，目标区周边环境等背景是静止的，因此

背景杂波具有零多普勒频率的特点
［４９］
。

文献［４６］提出通过对每个频率点上的测量
数据采用方位滑窗平均处理，可得到零多普勒杂

波（ＺｅｒｏＤｏｐｐｌｅｒＣｌｕｔｔｅｒ，ＺＤＣ）估计值，即固定背
景杂波估计值。文献［１０］在此基础上提出了一
种改进的 ＺＤＣ抑制技术，主要是通过门限处理将
ＺＤＣ估计中的剩余目标分量置零，从而达到提高
ＺＤＣ估计精度的目的。本文在文献［１０］工作的
基础上，提出了一种基于最大概率统计的提取技

术，在消除传统 ＺＤＣ处理中剩余目标信号分量的
同时，对每个方位上的固定背景进行最大概率幅

度统计估计和门限处理，提高了后续背景抵消处

理的有效性。

１　固定背景提取原理

设雷达回波数据由目标回波和固定背景杂波

２个分量组成，可表示为［１１］

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180526.1104.001.html
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Ｘ（ｆ，θ）＝ＸＴ（ｆ，θ）＋ＸＢ（ｆ） （１）
式中：ｆ为步进频率；θ为方位角；ＸＴ（ｆ，θ）为目标
回波信号；ＸＢ（ｆ）为固定背景杂波。

在给定频率下，有
［１２］

ＸＴ（θ）＝ＡＴ（θ）ｅ
ｊφＴ（θ） ＝ＡＴ（θ）（ｃｏｓ（φＴ（θ））＋

　　ｊｓｉｎ（φＴ（θ））） （２）

式中：ＡＴ（θ）为目标回波幅度；φＴ（θ）为目标回波
相位。φＴ（θ）在转台旋转过程中随方位角 θ呈现
剧烈变化，因此采用小方位窗口对数据进行滑窗

统计平均处理时，其数学期望仍然满足
［１３］

Ｅ
θ∈θｋ±Δ

［ＸＴ（θ）］≈０ （３）

式中： Ｅ
θ∈θｋ±Δ

［］表示方位窗口为 θｋ－Δ≤θ≤θｋ＋Δ

内的所有测量数据的数学期望，θｋ为第 ｋ个方位
角位置，２Δ为以 θｋ为中心、对散射回波数据做平
均处理的方位滑窗宽度。

固定背景杂波的幅度和相位是不随方位角变

化的，因此有

Ｅ
θ∈θｋ±Δ

［ＸＢ（θ）］＝ＡＢｅ
ｊφＢ （４）

式中：ＸＢ（θ）为固定背景杂波信号；ＡＢ为固定背
景杂波幅度；φＢ为固定背景杂波相位。两者都为
常数项。

综上，总的雷达回波数据的数学期望为

Ｅ
θ∈θｋ±Δ

［Ｘ（ｆ，θ）］＝ Ｅ
θ∈θｋ±Δ

［ＸＴ（ｆ，θ）］＋

　　ＸＢ（ｆ）＝ＸＢ（ｆ） （５）
由上述推导可知：只要被测目标在转台中心

附近不存在重要的散射中心，则通过对回波信号

采用小方位角范围滑窗平均处理，可直接得到固

定背景杂波分量
［３，９１０］

。

２　基于最大概率的背景提取与相减
技术

　　采用方位滑窗平均得到的固定背景杂波中存
在被测目标本身残余的散射回波信号，其结果不

但影响背景提取的精度，而且在后续背景抵消处

理中可能使部分目标信息也被减缩。为此，本文

提出一种新的背景提取技术，即基于最大概率的

背景提取与相减技术对测量数据进行处理
［１４］
。

其基本依据是：固定背景杂波是不随方位角变化

的，当采用 ＺＤＣ处理时，受目标残余信号影响的
背景估计仅在少部分方位角上发生，故通过沿方

位向求取最大概率幅度统计量，并用此量替换超

过一定阈值的背景幅值估计，这样能有效滤除目标

残余信号分量，从统计意义上而言，所得到的固定

背景杂波估计更准确，从而达到较好的背景抵消效

果。基于最大概率的背景提取与相减技术处理流

程如图１所示，基本测量与背景提取处理的步骤
如下：

步骤 １　数据获取。将目标置于转台上，作
３６０°全方位旋转测量，获得不同方位角下的窄带
或宽带散射回波幅度和相位数据，从而得到“目

标 ＋固定背景”的混合回波带宽测量样本，称为
“全方位宽带 ＲＣＳ测量原始幅相数据”。

步骤２　固定背景提取。针对“全方位宽带
ＲＣＳ测量原始幅相数据”中每个测量频点，选择
一定宽度的方位窗口做方位滑窗平均处理，得到

每个方位下的固定背景杂波估计值。

步骤３　最大概率幅度统计量计算。通过概
率统计直方图处理，求取固定背景杂波幅度估计

的全 方 位 统 计 量，得 到 最 大 概 率 幅 度 估 计

Ａｐｍａｘ（ｆｉ），ｉ＝１，２，…，Ｎｆ。
步骤４　基于最大概率幅度统计量的门限处

理。依据上述最大概率幅度统计量设定门限因

子，针对每个频点和每个方位的固定背景杂波幅

图 １　基于最大概率的背景提取与相减流程图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎａｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎｍａｘｉｍａｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

３３２２



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　

度估计，完成门限处理，即：如果当前幅度估计值

与最大概率幅度 Ａｐｍａｘ（ｆｉ）之间的差异超过门限
值，则该处的幅度值用最大概率幅度 Ａｐｍａｘ（ｆｉ）值
替换。如此，得到每个频点和方位下的最终固定

背景杂波的估计值。

步骤５　背景相减处理。原始测量数据与固
定背景杂波估计数据之间作向量相减，得到背景

抵消后的目标回波数据。

３　结果及分析

以 ＭＳＴＡＲ公布的 Ｔ７２坦克的雷达成像数据
为实验数据进行处理。测试条件为：中心频率

９．６ＧＨｚ，带宽６６０ＭＨｚ，３６０°全方位测量，角度间
隔０．０５°。获取成像数据的测试场转台雷达测量
几何关系及测试场景如图２所示。

图３为数据域中的结果对比。其中，图 ３（ａ）
是原始测量数据，可见固定背景杂波对数据的影

响十分严重；图３（ｂ）是采用方位滑窗平均技术提
取的背景；图 ３（ｃ）是通过基于最大概率处理得
到的背景，可以看到原本位于图 ３（ｂ）中方位角
０°和 ±９０°附近的剩余目标分量被全部滤除；
图３（ｄ）是将图３（ａ）与（ｃ）作矢量相减得到的背
景抵消后的结果。

为了进一步分析背景抵消前后对目标ＲＣＳ
的影响，图４给出了一组在给定频率下，采用基

图 ２　ＧＴＲＩ成像测量几何关系和测试场景

Ｆｉｇ．２　ＧＴＲＩｉｍａｇｉｎｇｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｔｅｓｔｓｃｅｎｅ

于最大概率的背景提取与相减技术进行背景抵消

前后的 ＲＣＳ随方位变化的结果对比，可以发现在
本例中固定背景杂波对目标 ＲＣＳ的影响非常严
重，经固定背景提取与抵消处理后，坦克目标的

ＲＣＳ随方位的变化特性得到了很好的恢复。
为了更清晰地观察背景提取与抑制的效果，

图 ３　数据域结果对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄａｔａｄｏｍａｉｎ

４３２２
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图 ４　背景抵消前后 ＲＣＳ随方位角变化结果

Ｆｉｇ．４　ＲＣＳｖｅｒｓｕｓａｚｉｍｕｔｈｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎ

对图 ３（ａ）～（ｃ）分别作快速傅里叶逆变换
（ＩＦＦＴ），得到各自对应的一维距离像（ＨＲＲＰ）［１５］，如
图５（ａ）～（ｄ）所示。其中，图５（ａ）为原始测量数
据的 ＨＲＲＰ，图５（ｂ）～（ｄ）分别为采用滑窗 ＺＤＣ
处理、文献［１０］提出的目标残余分量置零的方
法以及本文方法提取得到的背景信号的 ＨＲＲＰ。
对比图 ５（ｂ）～（ｄ），可以明显地看到采用基于
最大概率的背景提取技术能够更有效地消除背

景估计中的目标残余分量，提高背景提取的准

确性。

图６（ａ）～（ｃ）给出了分别采用传统方位滑窗
平均、文献［１０］提出的置零处理和最大概率提取
技术得到固定背景杂波估计并进行背景抵消后的

ＨＲＲＰ结果对比。与图５（ａ）对比可见，图６（ａ）在
方位角为 ０°和 ±９０°的位置丢失了部分目标信
号，而图 ６（ｂ）和（ｃ）都保留了较完整的目标特征
信号，但是图６（ｃ）的效果更好。

作为最后一个例子，图 ７展示出了采用金属
支架的 ＲＣＳ测试场的实验结果。测试条件为：频
率范围１～３ＧＨｚ，３６０°全方位测量，天线极化为
ＶＶ极化。图 ７（ａ）为原始测量数据的 ＨＲＲＰ，
图７（ｂ）和（ｃ）分别为采用方位滑窗平均和最大
概率提取技术得到固定背景杂波的 ＨＲＲＰ，图７（ｄ）
和（ｅ）分别为采用方位滑窗平均技术和基于最大
概率提取技术进行背景抵消后的ＨＲＲＰ。对比

图 ５　时域结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ

图７（ａ）、（ｄ）和（ｅ）可见，采用方位滑窗平均技术
进行背景抵消后会丢失部分目标信号，这是由于

背景估计中的目标残余分量造成的；而采用基于

最大概率的背景提取与抵消技术在滤除背景杂波

的同时，保留了较完整的目标特征信号。

５３２２
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图 ６　采用不同处理技术背景抵消后的 ＨＲＲＰ结果对比

Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＨＲＲＰｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎ

图 ７　采用金属支架测量数据的 ＨＲＲＰ结果对比

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＨＲＲＰｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａｂｙｍｅｔａｌｐｙｌｏｎ

４　结　论

针对目标散射特性测量中存在的固定背景杂

波，提出了一种基于最大概率的背景提取与相减

技术：

１）在数据域中，采用基于最大概率的背景提
取技术可以消除固定背景杂波中的残余目标信号

分量。

２）采用基于最大概率的背景提取技术并通
过背景相减处理后得到的 ＨＲＲＰ中，滤除固定背
景杂波的同时，保留了较完整的目标特征信号。
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［５］ＳＨＯＷＭＡＮＡ，ＳＡＮＧＳＴＯＮＫ，ＲＩＣＨＡＲＤＳＭ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｔｗｏａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒｃｏｒｒｅｃｔｉｎｇｚｅｒｏＤｏｐｐｌｅｒｃｌｕｔｔｅｒｉｎｔｕｒｎｔａｂｌｅ

ＩＳＡＲｉｍａｇｅｒｙ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅＲｅｃｏｒｄｏｆｔｈｅＴｈｉｒｔｙ

ＳｅｃｏｎｄＡｓｉｌｏｍａｒＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｉｇｎａｌ，ＳｙｓｔｅｍａｎｄＣｏｍｐｕｔｅｒｓ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，１９９８：４１１４１５．

［６］ ＬＡＨＡＩＥＩＪ，ＬＥＢＡＲＯＮＥＩ，ＲＯＵＳＳＩＣＪ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｔｈｅｒｅｍｏｖａｌｏｆｔａｒｇｅｔｓｕｐｐｏｒｔｃｏｎｔａｍｉｎａｔｉｏｎ

［Ｃ］∥ＩＥＥＥＡｎｔｅｎｎａｓａｎｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎＳｏｃｉｅｔｙＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
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　第 １０期 梁丽雅，等：复杂背景下目标散射信号测量与提取技术

Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，１９９３：４８８４９１．

［７］ＣＯＭＰＵＱＵＥＳＴＣＭ．Ｒａｎｇｅｄｏｍａｉｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇ：Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｚｅ

ｒｏａｎｄｈｉｇｈＤｏｐｐｌｅｒｒｅｍｏｖａｌ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ３５ｔｈＡｎｔｅｎ

ｎａＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＴｅｃｈｎｉｑｕｅｓＡｓｓｏｃｉａｔｉｏｎＳｙｍｐｏｓｉｕｍ，２０１３．

［８］ＦＯＷＬＥＲＪＤ，ＴＥＭＰＬＥＭＡ，ＨＡＶＲＩＬＬＡＭＪ，ｅｔａｌ．Ｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏＤｏｐｐｌｅｒｃｌｕｔｔｅｒｒｅｍｏｖａｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒＩＳＡＲ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥２００７ＩＥＥＥＲａｄａｒＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００７：８００８０４．

［９］梁丽雅．目标一维高分辨距离像测量中的杂波滤除技术

［Ｄ］．北京：中国农业大学，２０１６：４２３．

ＬＩＡＮＧＬＹ．Ｃｌｕｔｔｅｒｒｅｍｏｖａｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｎｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｈｉｇｈ

ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｉｍａｇｅｓｏｆｔａｒｇｅｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｃｈｉｎａ

ＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６：４２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ＬＩＡＮＧＬＹ，ＸＵＸＪ．ＡｎｉｍｐｒｏｖｅｄｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒＺＤＣｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

ｉｎｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｉｍａｇｉｎｇｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ［Ｃ］∥２０１６ＩＥＥＥ

１３ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：１４６７１４７９．

［１１］ＸＵＸＪ．Ａｂａｃｋｇｒｏｕｎｄａｎｄｔａｒｇｅｔｓｉｇｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ

ｆｏｒｅｘａｃｔＲＣＳｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ［Ｃ］∥ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓｉｎＡｄｖａｎｃｅｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：８９１８９４．

［１２］ＸＵＸＪ．Ａｎｅｗａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｉｎｒａ

ｄａｒｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ［Ｃ］∥２０１６ＩＥＥＥ／ＡＣＥＳＩｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＷｉｒｅｌｅｓｓＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄ

Ｓｙｓｔｅｍｓ（ＩＣＷＩＴＳ）ａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔ

ｉｃｓ（ＡＣＥＳ）．２０１６：１２．

［１３］周萌清．随机过程理论［Ｍ］．２版．北京：电子工业出版社，

２００９：２０２１．

ＺＨＯＵＭ Ｑ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｒｏｃｅｓｓｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００９：２０２１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１４］许小剑．目标 ＲＣＳ测量中背景提取与抵消的最大概率数据

域处理方法：２０１６１０７６４９００．２［Ｐ］．２０１６０８３０．

ＸＵＸＪ．Ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎａｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄ

ｏｎｍａｘｉｍａｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｔａｒｇｅｔＲＣＳｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｎｄａｔａｄｏ

ｍａｉｎ：２０１６１０７６４９００．２［Ｐ］．２０１６０８３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］许小剑，黄培康．雷达系统及其信息处理［Ｍ］．北京：电子工

业出版社，２０１０：２２２２２５．

ＸＵＸＪ，ＨＵＡＮＧＰＫ．Ｒａｄａｒｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１０：

２２２２２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　梁丽雅　女，硕士研究生。主要研究方向：信号与信息处理。

原赛赛　女，硕士研究生。主要研究方向：雷达信号处理。

许小剑　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：遥感特

征建模、雷达成像与目标识别等。

Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｏｆｓｃａｔｔｅｒｅｄｓｉｇｎａｌｓｆｏｒ
ｔａｒｇｅｔｓｕｎｄｅｒｃｏｍｐｌｅｘｂａｃｋｇｒｏｕｎｄ
ＬＩＡＮＧＬｉｙａ，ＹＵＡＮＳａｉｓａｉ，ＸＵＸｉａｏｊｉａｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＺｅｒｏＤｏｐｐｌｅｒｃｌｕｔｔｅｒ（ＺＤＣ）ｃａｕｓｅｄｂｙｔｈｅｓｕｒｒｏｕｎｄｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｆａｎｏｕｔｄｏｏｒｍｅａｓｕｒｅ
ｍｅｎｔｆｉｅｌｄｉｓｏｎｅｏｆｔｈｅｍａｊｏｒｆａｃｔｏｒｓｗｈｉｃｈｄｅｇｒａｄｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｓｉｇｎａｔｕｒｅｓｉｎｗｉｄｅｂａｎｄ
ｒａｄａｒｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ．ＡｎｅｗｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒＺＤＣｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｍａｘｉｍａｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｉｓｐｒｏ
ｐｏｓｅｄｔｏｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｓｕｐｐｒｅｓｓｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ．Ｉｎｔｈｉｓｔｅｃｈｎｉｑｕｅ，
ａｎｉｎｉｔｉａｌＺＤＣｅｓｔｉｍａｔｅｆｏｒｅａｃｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｓｌｉｄｉｎｇｗｉｎｄｏｗｅｄａｖｅｒａｇｅｏｆｔｈｅｓａｍｐｌｅｓｏｖｅｒａｚｉ
ｍｕｔｈａｌａｎｇｌｅｓ．ＴｈｅｍａｘｉｍａｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｏｆｔｈｅｉｎｉｔｉａｌＺＤＣｅｓｔｉｍａｔｅｓａｒｅｔｈｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄｆｏｒｅａｃｈ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ．ＲｅｆｉｎｅｄＺＤＣｅｓｔｉｍａｔｅｓａｒｅｆｉｎａｌｌｙｏｂｔａｉｎｅｄｔｈｒｏｕｇｈｔｈｒｅｓｈｏｌｄｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍａｘｉｍａｌ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ．Ｉｎｔｈｉｓｗａｙ，ｔｈｅｒｅｓｉｄｕａｌｔａｒｇｅｔｓｉｇｎａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎｔｈｅｉｎｉｔｉａｌＺＤＣｅｓｔｉｍａｔｅｓ
ａｒｅｇｒｅａｔｌｙｓｕｐｐｒｅｓｓｅｄ．Ａｓａｃｏｎｓｅｑｕｅｎｃｅ，ａｃｃｕｒａｔｅｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎａｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎａｒｅ
ａｃｈｉｅｖｅｄ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｕｔｄｏｏｒｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｆｏｒｔｙｐｉｃａｌｔａｒｇｅｔｓａｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｔｏｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅ
ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｔｅｃｈｎｉｑｕｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔａｒｇｅｔ；ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ；ｚｅｒｏＤｏｐｐｌｅｒｃｌｕｔｔｅｒ（ＺＤＣ）；ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒ；ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃ
ｔｉｏｎ；ｒａｄａｒｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ（ＲＣＳ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０５１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５２９０９：５４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５２６．１１０４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７１００５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｊｉａｎｘｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １０月
第４４卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０１７１２０６；录用日期：２０１８０２２５；网络出版时间：２０１８０３０８１２：２８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３０８．１０１６．００１．ｈｔｍｌ
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改进 ＢＡ优化的 ＭＫＳＶＤＤ航空发动机
工作状态识别

何大伟１，彭靖波１，，胡金海１，宋志平２

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．西安交通大学，西安 ７１００５４）

　　摘　　　要：为了提高航空发动机工作状态识别准确率和效率，避免人工识别中存在的
误判和耗时耗力问题，提出了基于混沌脉冲蝙蝠算法（ＣＲＢＡ）优化的多核支持向量数据描述
（ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ）智能识别方法。研究了多核支持向量数据描述（ＭＫＳＶＤＤ）改进策略，引入
混沌脉冲发射率提高了蝙蝠算法（ＢＡ）的收敛速度和收敛精度，得到了ＣＲＢＡ；通过 ＣＲＢＡ优化
ＭＫＳＶＤＤ的惩罚因子和核参数，同时对飞参数据进行了特征提取；基于特征飞参数据训练了
ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ分类器，并对某型发动机一个飞行架次的工作状态进行了识别。结果表明，该
方法识别准确率达到９７．５４７９％，可用于与发动机工作状态的相关研究和应用。

关　键　词：多核支持向量数据描述（ＭＫＳＶＤＤ）；改进蝙蝠算法；航空发动机；工作状
态识别；飞参数据

中图分类号：Ｖ２３５．１３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１０２２３８０９

　　航空发动机是提供飞机飞行所需推力的装
置。按照推力的大小，通常航空发动机工作状态

可划分为停车、慢车、中间及中间以上、最大工作

状态，在不同的工作状态下，航空发动机采用不同

的调节规律提供推力，其性能参数在不同工作状

态下表现出不同的函数形式和映射关系
［１］
。判

别航空发动机工作状态，是分析发动机性能、检验

发动机可靠性、在使用条件下正确利用发动机寿

命等的前提和基础
［２］
，同时，也是计算发动机控

制品质的关键步骤，具有重要的研究意义和价值。

通过读取、分析飞参系统控制器记录的发动

机状态参数（飞参数据），是判断航空发动机工作

状态的有效途径。一般的判断方法是通过油门杆

位置，但该参数难以精确区分稳态与过渡态，特别

是对于军用飞机，需要在各种复杂大气条件下完

成各类战斗动作，导致该参数波动较大，因此通常

需要综合油门杆位置和其他参数共同进行发动机

工作状态识别。在外场工作中，发动机工作状态

识别由人工完成，每架次飞行记录的发动机数据

量大、规律性弱，人工识别耗时耗力，因此大多存

在错判、漏判等问题。

航空发动机工作状态识别从数学原理上分析

属于多分类问题。支持向量数据描述（Ｓｕｐｐｏｒｔ
ＶｅｃｔｏｒＤａｔａＤｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ，ＳＶＤＤ）［３］的本质是通过

映射在高维空间的支持向量构造最小超球体使得

尽可能多的目标样本包含在其中，从而达到分类

的目的。该算法是基于支持向量机（ＳＶＭ）发展
出的一种高效的单分类方法，同样适用于多分类

问题，由于该方法具有计算速度快、鲁棒性强、算

法复杂度低等特点，近年来在多视点建模
［４］
、故

lenovo
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障诊断
［５］
、模式识别

［６］
和异常检测

［７］
等领域得到

了广泛应用。

在模式识别中，已有学者将 ＳＶＭ和 ＳＶＤＤ应
用在航空发动机工作状态识别方面，文献［８］基
于最小二乘 ＳＶＭ比较了一对一、一对多、纠错输
出编码３种分类方法，并采用纠错输出编码方法
对某架次发动机工作状态进行了识别；文献［９］
基于快速 ＳＶＤＤ识别方法，构建了一种基于超椭
球分类面支持向量数据描述（ＨＥＳＶＤＤ）分类器，
具有从大规模飞行数据中快速识别发动机工作状

态的能力。上述文献所提方法均采用高斯核函数

进行高维映射，对核参数的选取采用交叉验证的

方法，但由于航空发动机飞参数据的异构性且为

多数据源，采用单核函数往往达不到预期效果，而

核参数的选择直接影响了 ＳＶＤＤ的性能，同时，交
叉验证方法耗时较长，且只为经验上的最优值。

为此，本文研究了多核支持向量数据描述

（ＭｕｌｔｉＫｅｒｎｅｌＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＤａｔａＤｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ，
ＭＫＳＶＤＤ）分类算法，结合所提出的基于混沌脉冲
蝙蝠算法（ＣｈａｏｔｉｃＲａｔｅＢａｔＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＣＲＢＡ），以
航空发动机工作状态识别准确率为目标函数，对

多核函数权重、惩罚因子、核参数进行优化，进一

步提高了分类器性能，建立了改进蝙蝠算法优化

的多核支持向量数据描述（ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ）分类
器，并对某型航空发动机的工作状态进行了准确

识别，为发动机状态的在线或离线监控提供了应

用参考。

１　多核支持向量数据描述
１．１　支持向量数据描述基本原理

设样本集合为 Ｘ＝｛ｘｉ∈Ｒ
ｄ ｉ＝１，２，…，ｎ｝，

其中 ｎ为样本数目，ｘｉ为 ｄ维的原始数据，为了提
高数据的可分性和紧凑性，ＳＶＤＤ在构造最小超
球面前使用非线性映射 φ将原始低维样本特征
的集合 Ｘ映射至高维空间，映射后的特征向量为
φ（Ｘ）＝｛φ（ｘｉ）ｉ＝１，２，…，ｎ｝。

根据 ＳＶＤＤ需要将描述样本作为整体建立封
闭而紧凑的目标区域可知，对最小超球体的求解

实质上是一个约束凸优化问题，引入松弛因子 ξｉ
（ξｉ≥０，ｉ＝１，２，…，ｎ）使得算法具有较好的鲁棒
性，优化问题的数学描述如下：

ｍｉｎＦ（Ｒ，ａ）＝Ｒ２＋Ｃ∑
ｎ

ｉ＝１
ξｉ

ｓ．ｔ．
φ（ｘｉ）－ａ

２≤ Ｒ２＋ξｉ
ξｉ≥０
ｉ＝１，２，…，

{
ｎ

（１）

式中：Ｒ为超球体的半径；Ｃ为控制最小超球体体
积与非目标类数目之间的惩罚因子；ａ为最小超球
体的球心。ＳＶＤＤ原理示意图如图１所示。

图 １　ＳＶＤＤ原理示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＳＶＤＤｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

引入拉格朗日乘子 αｉ（αｉ≥０）、βｉ（βｉ≥０），在
式（１）的基础上构造拉格朗日函数，可得数学形
式如下：

Ｌ（ａ，Ｒ，ξｉ，αｉ，βｉ）＝Ｒ
２＋Ｃ∑

ｎ

ｉ＝１
ξｉ－βｉ∑

ｎ

ｉ＝１
ξｉ－

　　∑
ｎ

ｉ＝１
αｉ（Ｒ

２＋ξｉ－ φ（ｘｉ）－ａ
２） （２）

对式（２）求极值，即对 Ｒ、ａ和 ξｉ的偏导数为
０，分别得到如下约束条件：

∑
ｎ

ｉ＝１
αｉ ＝１

ａ＝∑
ｎ

ｉ＝１
αｉφ（ｘｉ

{
）

（３）

Ｃ－αｉ－βｉ ＝００≤ αｉ≤ Ｃ （４）
将式（３）和式（４）代入式（２），得到优化问题

的对偶形式：

ｍａｘＬ＝∑
ｎ

ｉ＝１
αｉφ（ｘｉ）φ（ｘｉ）－∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
αｉαｊφ（ｘｉ）φ（ｘｊ）

（５）
寻找满足 Ｍｅｒｃｅｒ定理［１０］

的核函数，使得

Ｋ（ｘｉ，ｘｊ）＝〈φ（ｘｉ），φ（ｘｊ）〉，将内积运算转化为
核函数运算：

ｍａｘＬ＝∑
ｎ

ｉ＝１
αｉＫ（ｘｉ，ｘｉ）－∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
αｉαｊＫ（ｘｉ，ｘｊ）

ｓ．ｔ．∑
ｎ

ｉ＝１
αｉ ＝１，０≤ αｉ≤ Ｃ，ｉ＝１，２，…，ｎ （６）

由 ＫＫＴ（ＫａｒｕｓｈＫｕｈｎＴｕｃｈｅｒ）条件［１１］
对 αｉ

的优化结果可知，训练集中满足 αｉ＝０的点处于
超球体内部；０＜αｉ＜Ｃ为边界上的点；αｉ＝Ｃ为超
球体外部的点。边界点即为支持向量 ｘｓｖ，超球体
半径 Ｒ由此求得

Ｒ２ ＝Ｋ（ｘｓｖ，ｘｓｖ）－２∑
ｎ

ｉ＝１
αｉＫ（ｘｉ，ｘｓｖ）＋

　　∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
αｉαｊＫ（ｘｉ，ｘｊ） （７）

９３２２
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对于一个新样本，到超球体球心的距离为

ｇ（ｘ）＝ φ（ｘｔｅｓｔ）－ａ
２ ＝Ｋ（ｘｔｅｓｔ，ｘｔｅｓｔ）－

　　２∑
ｎ

ｉ＝１
αｉＫ（ｘｉ，ｘｔｅｓｔ）＋∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
αｉαｊＫ（ｘｉ，ｘｊ）

（８）
判断是否属于目标样本，可根据如下列条件：

Ｓｈ（ｘ）＝Ｉ（ｇ（ｘ）≤ Ｒ２） （９）
式中：指示函数 Ｉ（·），定义如下：

Ｉ（Ａ）＝
１　　　　 Ａ为真
０ Ａ{ 为假

（１０）

１．２　多核函数的构造
实际数据的异构性导致单核函数往往存在局

限性，不同分布类型的数据满足不同类型的核函

数映射。多核函数的优点在于不同核函数的内推

和外推能力不同，因而学习能力各有优劣，将不同

类型的核函数组合之后兼具良好的学习能力和较

好的推广能力，体现了 ＳＶＤＤ在学习能力和推广
能力之间寻求折中的思想。

因此如何构造出有效多核函数是本节研究重

点。文献［１２］对核函数构造的基本形式进行了
研究，为了对异构数据实现更好分类效果，结合核

函数使用经验，本文采用线性组合核函数的方法

构造多核函数 Ｋｍｕｌｔｉ，多核函数因子为

ｋｐｏｌｙ（ｘ，ｙ）＝［（ｘ·ｙ）＋１］
ｄ

ｋｇａｕｓｓ（ｘ，ｙ）＝ｅｘｐ －
ｘｉ－ｘｊ

２

２σ( )２

ｋｓｉｇｍｏｉｄ（ｘ，ｙ）＝ｔａｎｈ（ｋ１ｘ
Ｔｙ＋ｋ２










）

（１１）

式（１１）依次为单核多项式核函数、高斯核函数、
ｓｉｇｍｏｉｄ核函数。ｄ为多项式核函数参数；σ为高
斯核函数参数；ｋ１和 ｋ２为 ｓｉｇｍｏｉｄ核函数参数。
文献［１３］已经证明对核函数进行变形，能改进核
函数的性能，得到更好的分类效果，且 ｓｉｇｍｏｉｄ核
函数为高斯核函数的一种形式，分类效果基本相

同。文献［１４］根据核映射伸缩率的性质，对传统
高斯核函数进行改进：

珓ｋｇａｕｓｓ（ｘ，ｙ）＝（ｘ－ａ）
Ｔ
（ｙ－ａ）ｅｘｐ － ｘ－ｙ２

２σ( )２

（１２）
改进后的高斯核 函 数 能 够 确 保 伸 缩 率

ｒｏｔ（ｘ）＞１即在保证所有特征向量最小超球半径
不变大的前提下，使得输入空间点的距离变大，具

有更好的分类性能，同时通过实验表明改进后的

高斯核函数比传统高斯核函数降低了 ＶＣ维
（ＶａｐｎｉｋＣｈｅｒｖｏｎｅｎｋｉｓＤｉｍｅｎｓｉｏｎ）［１４］。

综上分析，由于 ｓｉｇｍｏｉｄ核函数与高斯核函数
的相似性，考虑使用高斯函数与多项式核函数线

性结合的形式，结合改对高斯核函数的改进策略，

本文提出建立如下多核函数：

Ｋｍｕｌｔｉ（ｘ，ｙ）＝ｐｋｐｏｌｙ（ｘ，ｙ）＋ｑ珓ｋｇｕａｓｓ（ｘ，ｙ） （１３）
式中：ｐ（ｐ≥０）和 ｑ（ｑ≥０）为多核函数的权值，ｐ＋
ｑ＝１。

２　基于混沌脉冲的蝙蝠算法

２．１　蝙蝠算法基本原理

蝙蝠算法（ＢａｔＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＢＡ）是由 Ｙａｎｇ［１５］

于２０１０年提出的一种新型元启发式群体智能优
化算法。该算法通过模拟蝙蝠群体利用超声波遍

历空间、探测目标、捕获目标、避免障碍物的生物

学过程，多次迭代更新蝙蝠种群的速度、位置、最

佳适应度函数值，最终得到寻优问题的全局最优

解或近似全局最优解。

每一只蝙蝠在搜索空间的位置对应解空间的

一个解，具有相应的速度和适应度函数值，蝙蝠群

体通过更新发出频率、脉冲发射速率和声波响度

产生新的解集，并逐渐进化到包含全局最优解或

近似全局最优解的状态。迭代过程的数学表达式

如下：

Ｆｉ＝Ｆｍｉｎ＋（Ｆｍａｘ－Ｆｍｉｎ）ＲＮ　ＲＮ∈ ［０，１］

（１４）

Ｖｌｉ ＝Ｖ
ｌ－１
ｉ ＋（Ｘｌ－１ｉ －Ｘｂｅｓｔ）Ｆｉ （１５）

Ｘｌｉ ＝Ｘ
ｌ－１
ｉ ＋Ｖｌ－１ｉ （１６）

式中：Ｆｉ为第 ｉ只蝙蝠的发出频率；Ｆｍｉｎ与 Ｆｍａｘ分
别为蝙蝠种群发出频率的最小值与最大值；ＲＮ
为在［０，１］均匀分布的随机变量；Ｆｉ∈［Ｆｍｉｎ，

Ｆｍａｘ］；Ｖ
ｌ
ｉ与 Ｘ

ｌ
ｉ分别为在第 ｌ次迭代中，第 ｉ只蝙

蝠在搜索空间的运动速度与位置，ｉ＝１，２，…，Ｎ；
Ｘｂｅｓｔ为当前全局位置最优解。

在算法收敛至最优解区域时，对最优位置进

行微扰动，从而达到再次局部搜索的目的，确保最

优解的遍历性，更新公式如下：

Ｘｎｅｗ ＝Ｘｂｅｓｔ＋αＡ
ｌ

（１７）

式中：α为在［－１，１］区间的随机数［１６］
；Ａｌ为此代

蝙蝠种群的声波响度平均值。

在式（１７）的基础上，脉冲发射率 Ｒｉ与脉冲
声波响度 Ａｉ随着迭代的进行而更新，更新公式
如下：

Ａｌ＋１ｉ ＝ωＡｌｉ （１８）

Ｒｌ＋１ｉ ＝Ｒ０ｉ（１－ｅｘｐ（－βｔ）） （１９）
式中：β和 ω为常数，β＞０，０＜ω＜１。

通过对上述数学模型的分析可知，ＢＡ具有

０４２２
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结构简单、输入参数少、可读性强等特点，实现了

动态控制全局搜索和局部搜索的相互转换
［１７］
，且

已被证明在求解无约束优化问题时性能要优于遗

传算法（ＧＡ）和粒子群优化（ＰＳＯ）算法［１６］
，具有

广泛的应用拓展空间
［１８１９］

。虽然该算法有诸多

优点，但其也存在着易陷入局部最优、收敛精度偏

低和收敛速度较慢的问题。

针对这些缺点，国内外学者对其进行了研究

改进，如 Ｒａｈｉｍｉ等［２０］
提出一种自适应学习的蝙

蝠启发式算法，提高了 ＢＡ的收敛精度；李煜
等

［２１］
融合均匀变异与高斯变异机制对蝙蝠位置

进行选择性变异更新，使改进后算法的寻优精度、

收敛速度均有提高；刘长平和叶春明
［２２］
提出利用

混沌优化来帮助 ＢＡ实现更好的遍历性，避免局
部最优值。虽然上述文献对 ＢＡ进行了一定程度
的改进提高，但均是对蝙蝠位置、速度更新公式的

优化，没有考虑脉冲发射率与声波响度对模型及

结果的影响，而脉冲发射率和声波响度是式（１７）
进行局部遍历寻优的触发条件和重要度量参数，

蝙蝠种群回声定位的能力由脉冲发射率和声波

响度控制
［２３］
，故而对脉冲发射率和声波响度进

行优化和研究对提高算法整体效能具有重要意

义和价值。

２．２　混沌脉冲发射率的优化策略
在 ＢＡ中，脉冲发射率的更新迭代如式（１８）

和式（１９）所示，即 Ｒｌ＋１ｉ ≤Ｒ
０
ｉ，Ａ

ｌ＋１
ｉ ≤Ａ

０
ｉ，算法在局

部搜索的遍历性与 Ｒ０ｉ和 Ａ
０
ｉ的初值选取直接相

关，初值选取具有一定的随机性和不确定性，从而

不利于算法的优化过程。为了解决该问题，实现

对脉冲发射率的改进，本文结合 Ｙａｎｇ［１６］的研究
建议与正弦反曲映射

［２４］
对脉冲发射率 Ｒｌ＋１ｉ 和声

波响度 Ａｌ＋１ｉ 进行如下改进：

Ｒｌ＋１ｉ ＝τ（Ｒｌｉ）
２ｓｉｎ（πＲｌｉ）

τ＝２．３
Ｒ０ ＝０．７

Ａ０ ＝０．










９

（２０）

式中：τ为脉冲发射率中的迭代参数；Ａ０和 Ｒ０分

别为初始声波响度和脉冲响度值；Ｒｌ＋１ｉ 为混沌脉

冲发射率。

正弦反曲映射可将 Ｒｌ＋１ｉ 的变化范围控制在

０．５～１之间，从而具有混沌遍历性，式（２０）使得
脉冲发射率兼具对初始值的敏感性和混沌变化范

围的确定性，避免陷入局部最优值，同时对初始值

敏感性可提高算法的全局搜索能力，Ｒｌ＋１ｉ 的变化

范围如图２所示。

图 ２　混沌脉冲发射率变化范围

Ｆｉｇ．２　Ｖａｌｕｅｒａｎｇｅｏｆｃｈａｏｔｉｃｐｕｌｓｅｒａｔｅ

２．３　验证性分析
为了测试本文算法的寻优性能，选取 ＧＡ、

ＰＳＯ算法、ＢＡ和本文提出的 ＣＲＢＡ，通过测试函
数进行对比仿真，本文在此仅列举两项函数的测

试结果。

Ｓｐｈｅｒｅ函数：

ｆ（ｘ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｘ２ｉ （２１）

该函数在（０，…，０）处取得最小值０。
Ｒｏｓｅｎｂｒｏｃｋ函数：

ｆ（ｘ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
［１００（ｘｉ＋１－ｘ

２
ｉ）
２＋（ｘｉ－Ｉ）

２
］ （２２）

式中：Ｉ＝（１，…，１），该函数在（０，…，０）处取得最
小值０。

测试函数的复杂度会随着维数和迭代次数的

增加而增加，适合测试算法的寻优性能。

４种算法参数设置基本保持一致，同时考虑
到 ＢＡ与其他智能算法之间存在最优种群参数带
来的影响，迭代次数 Ｉｔｅｒ依次选取为 ５０、１００、１５０、
２００，种群规模 Ｎ依选取为 １０、２０、３０、４０、５０。为
体现 ＣＲＢＡ的优越性，ＢＡ与 ＣＲＢＡ的脉冲发射
率、声波响度保持一致 Ｒ０＝０．７，Ａ０＝０．９，４种算
法的初始位置的最大、最小值均相同 Ｐｏｐ＿Ｍｉｎ＝
－１５，Ｐｏｐ＿Ｍａｘ＝１５，初始速度根据初始位置随机
生成，在此仅列出 Ｉｔｅｒ＝２００、Ｎ＝２０的收敛曲线，
如图３所示，其他组合种群参数的收敛结果与此
趋势相同。

由图３可见，４类算法中 ＧＡ算法具有最快的
收敛速度，接近垂直下降，但其鲁棒性较差，尤其

在对 Ｓｐｈｅｒｅ函数的寻优中，还有较大的振荡，ＢＡ
与 ＰＳＯ算法的寻优效果大体保持一致，ＢＡ在收
敛精度上略有提高，本文提出的 ＣＲＢＡ算法在
４类算法中兼具较快的收敛速度和最高的收敛精
度，且具有鲁棒性，与其他３类算法相比较，ＣＲＢＡ
算法拥有最优的综合性能。

１４２２
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图 ３　测试函数的收敛曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎ

３　基于改进 ＢＡ算法的 ＭＫＳＶＤＤ
参数优化机制

　　多核权重对分类效果的影响不大［１３］
，且多项

式核参数越小其外推能力越强
［１４］
，因此 ＭＫＳＶＤＤ

对异构数据的分类识别效果主要由高斯核参数、

惩罚因子两者共同决定。根据第１节和第２节的
分析，为使 ＭＫＳＶＤＤ分类器达到最优的分类能
力，本文设定多项式核参数 ｄ＝１、多核权重 ｐ＝
０．６，采用 ＣＲＢＡ，以分类器识别率为目标函数，对
高斯核参数 σ，惩罚因子 Ｃ进行寻优计算，得到最
优参数和分类器，具体步骤归纳如下：

步骤 １　随机初始化改进 ＢＡ的蝙蝠种群参
数：初始位置最大值 Ｐｏｐ＿Ｍａｘ、最小值 Ｐｏｐ＿Ｍｉｎ并
由此生成相应的种群位置 Ｘｉ和速度 Ｖｉ；设定脉冲
发射率（Ｒ０＝０．７）、声波响度（Ａ０＝０．９）、算法维
数（ＤＩＭ＝２）、脉冲发射率迭代参数（τ＝２．３）、频
率范围；设置惩罚因子 Ｃ的范围为［１／ｍ，１］，ｍ为
样本数量，改进高斯核参数为［０．１，１０００］，蝙蝠
个体 Ｘｉ＝（Ｃ，σ）与种群位置对应。

步骤２　输入训练集样本，并根据算法生成
的参数值（Ｃ，σ）计算第一次迭代中每只蝙蝠的目
标函数值，即 ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ的对训练集样本的

分类准确率，并找出最优值（为符合ＳＶＤＤ寻优最
小值准则，最优值为分类准确率的负值），记录最

优值蝙蝠个体的位置 Ｘｂｅｓｔ。
步骤３　蝙蝠种群通过式（１４）计算该迭代次

数内每只蝙蝠的发出频率；根据式（１５）和式（１６）
更新速度和位置，并对速度、位置进行越界处理。

步骤４　生成均匀分布随机数 ｒａｎｄ和 Ｅｐｓｉ
ｌｏｎ，若 ｒａｎｄ＞Ｒ，则对当前最优解使用 Ｅｐｓｉｌｏｎ进
行微扰动，产生一个新的全局最优解，并对新解进

行越界处理，计算新的目标函数值。

步骤 ５　生成均匀分布随机数 ｒａｎｄ，若随机
数 ｒａｎｄ＜Ａｉ且 ｆ（Ｘｉ）＜ｆ（Ｘｂｅｓｔ），则接受步骤 ４中
产生的新解，并按照式（１８）和式（２０）对声波响
度、混沌脉冲发射率进行更新。

步骤６　对所有蝙蝠个体的目标函数值进行
排序，找出当前种群内的最优值，并记录最优值的

位置。

步骤７　重复步骤 ３～步骤 ６直至满足设定
的最优解条件或算法达到最大迭代次数。

步骤８　输出全局最优值（即分类准确率）和
最优解（ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ参数值）。

４　航空发动机工作状态识别

４．１　特征飞参数据选取
本文在引言部分已指出，航空发动机工作状

态识别的有效手段是读取分析飞参数据。通常需

要综合油门杆位置和其他参数共同进行发动机工

作状态识别，为此本节主要研究影响发动机工作

状态识别的特征飞参数据选取。

特征飞参数据的选取遵循如下原则：

１）以发动机通用规范中明确规定的技术指
标及达到相应状态直接相关的主要参数为准。如

在最大工作状态（简称最大状态）下要求 Ｎ＝
Ｎｍａｘ；在慢车工作状态（简称慢车状态），转速 Ｎｉｄｌ
通常为０．４Ｎｍａｘ～０．６Ｎｍａｘ等。

２）在所需参数缺记的情况下，选取近似的参
数代替，如若没有涡轮前燃气温度 Ｔ４ 的记录数

据，则选取有记录的涡轮后燃气温度 Ｔ６ 作为特
征飞参数据。

３）特征飞参数据之间若存在耦合性，则选取
相对与工况强相关的参数。如高压转速与低压转

速之间存在关联，考虑高压到高压转速具有较强

敏感性，选取高压转速作为特征飞参数据。

综上原则，选取高压转速（Ｎ２）、油门杆位置
（ＰＬＡ）、涡轮后燃气温度（Ｔ６）、燃油流量（Ｗ）、涡

２４２２
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轮后出口压力（Ｐ６）作为判断航空发动机工况的
特征飞参数据。

４．２　飞参数据预处理
通过外场调研，收集到某型航空发动机某架

次飞行高度在０～１０ｋｍ的飞参数据，格式如表 １
所示。根据提供数据源方的说明，该架次飞机未

进行加力飞行，对本架次航空发动机工作状态：停

车、慢车、节流、中间及中间以上、最大５种工作状
态设置标签（０～４），由于发动机停车状态可由转
速为 ０直接判断，故本文仅针对慢车、节流、中间
及中间以上、最大４种工作状态进行识别。

提取特征飞参数据：高压转速（Ｎ２）、油门杆
位置（ＰＬＡ）、涡轮后燃气温度（Ｔ６）、燃油流量
（Ｗ）、涡轮后出口压力（Ｐ６），参考文献［１０］的数
据处理方法，作如下预处理：

１）异常点剔除。一是由于控制品质衰退的
影响，导致在飞参数据存在漂移点和明显偏离正

常工作点的情况；二是飞参系统本身的记录数据

本身存在系统误差。

２）同步化处理。如表１所示，飞参数据记录
时长为 ０．１ｓ／帧，各特征飞参数据由于其在飞机
上的分布位置不同导致采样频率存在一定的差

异，各参数在时间上不同步。对此，本文采用在

０．５ｓ内取平均值的方法对飞参数据进行同步。
３）归一化修正。飞参数据为异构数据，各参

数的量纲不同，直接进行使用会导致数据值小的

参数被忽略，因而将所有参数归一化至 ０～１
之间。

综合该型发动机的技术资料，并按照上述

表 １　某型航空发动机飞参数据格式

Ｔａｂｌｅ１　Ｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｆｏｒｍａｔｏｆａｔｙｐｅ

ｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

参　数 名　称

记录时间／０．１ｓ 记录时长

Ｎ１／％ 低压转速

Ｎ２／％ 高压转速

Ｔ６／℃ 涡轮后燃气温度

Ａ１／（°） 风扇进口可调叶片角度

Ｔ１／Ｋ 发动机进口总温

Ｔ２５／Ｋ 风扇内涵出口总温

Ｐ３１／ｋＰａ 压气机出口压力

Ｐ６／ｋＰａ 涡轮后出口压力

ＰＨ／ｋＰａ 发动机舱压

ＰＬＡ／（°） 油门杆位置

Ｈ／ｋｍ 飞行高度

Ａ２／（°） 压气机进口可调静子叶片角度

Ｗ／ｋｇ 主燃油流量给定值

Ａ８／ｃｍ
２ 喷口面积

预处理方法对收集到的飞参数据进行处理，最终

得到 ２４４７５个样本数据，其中慢车状态数据
１０１２９个、节流状态数据１３７４８个，中间及以上状
态数据４０８个、最大状态数据１９０个。
４．３　基于 ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ分类器的训练与

测试

　　由于 ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ为单分类器，故而对慢
车、节流、中间及中间以上、最大 ４个工作状态的
识别需分别建立分类器。本节以预处理得到的四

类样本数据为基础，各取 ７０％作为训练集，剩余
样本作为测试集，分别检验慢车、节流、中间及中

间以上、最大状态分类器的分类效果。

实验过程中，依次以训练集中一类工作状态

（如节流）样本为目标样本，其他 ３类样本（如慢
车、中间及中间以上、最大）为非目标样本，对分

类器进行训练，并用得到的分类器对测试集进行

检验，选取 ＳＶＤＤ和所提出的 ＭＫＳＶＤＤ建立分类
器，并采用交叉验证方法（ＣＶ）、ＢＡ、ＣＲＢＡ对２种
分类器参数进行优化，体现分类器识别效果的受

试者工作特征（ＲＯＣ）曲线如图４（ａ）～（ｄ）所示。
通过对图４的分析比较可知，在相同算法进

行参数优化的条件下，与 ＳＶＤＤ相比，所提出的
ＭＫＳＶＤＤ对慢车、节流、中间及以上、最大状态的
飞参数据具有更高的目标样本接受率和较低的非

目标样本接受率，更适合作为分类器来进行模式

识别。此外，ＣＲＢＡ具有更好的综合参数寻优性
能，在相同优化对象的条件下，对比 ＣＶ和 ＢＡ，
ＣＲＢＡ具有最快寻优速度和寻优精度；但由于
ＭＫＳＶＤＤ相较于 ＳＶＤＤ的算法复杂度较高，导
致在测试时间上 ＢＡＳＶＤＤ具有最快的运算
速度。

在对不同工作状态的飞参数据进行识别的过

程中，ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ对 ４种发动机工作状态的
识别率均达到９０％以上，尤其在发动机中间及以
上工作状态和最大工作状态的辨识中，ＣＲＢＡ
ＭＫＳＶＤＤ相比其他方法组合在分类效果上具有
较大的提升。由于飞参数据在最大状态和中间以

上工作状态下的分布范围广、振荡性、波动性强，

导致所有分类器在该２种状态中的分类准确率均
低于慢车、节流状态；此外，由于慢车、节流工作状

态数据量较大，导致分类器在测试时间上高于对

中间及以上和最大工作状态的识别。５种优化算
法与分类器的组合测试结果如表２所示。
４．４　发动机工作状态识别实例

航空发动机工作状态识别属于多分类问题，

４．３节建立的ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ属于单分类器，为

３４２２



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 ４　不同工作状态分类器的 ＲＯＣ曲线

Ｆｉｇ．４　ＲＯＣｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｃｌａｓｓｉｆｉｅｒ

表 ２　分类器测试结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｌａｓｓｉｆｉｅｒｓ

分 类 器
惩罚因子 核 参 数

慢车 节流 中间及以上 最大 慢车 节流 中间及以上 最大

ＣＶＳＶＤＤ ０．７９３３ ０．７８２７ ０．９９２６ ０．０４４７ ２２１．０７ ３２２．２６ ９１．０７ １００．７０

ＣＶＭＫＳＶＤＤ ０．０２２２ ０．４８７８ ０．５１４９ ０．９９３０ ５７６．７２ ６７７．０８ ８２７．７１ １６１．７３

ＢＡＳＶＤＤ ０．１５３１ ０．０１００ ０．５２４５ ０．５８３２ ５６１．７３ ６５６．９３ ２８０．１３ ３２７．９１

ＢＡＭＫＳＶＤＤ ０．２６０８ ０．４９７０ ０．５５１２ １．０００ ４８１．６０ ５９５．１９ ４９９．９６ ５２０．３８

ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ ０．１９５６ ０．３９４９ ０．７３９７ ０．３７２６ ４６３．２４ ６３８．４２ ４４０．２３ ９５７．３５

分 类 器
识别准确率／％ 测试时间／ｓ

慢车 节流 中间及以上 最大 慢车 节流 中间及以上 最大

ＣＶＳＶＤＤ ９５．９１ ９４．２９ ８１．４１ ８４．３７ ２９．８５ ３９．１４ １５．７５ １４．２０

ＣＶＭＫＳＶＤＤ ９７．０４ ９６．１６ ８３．５７ ９０．２２ ３７．９３ ４５．７１ １６．２６ １６．５１

ＢＡＳＶＤＤ ９５．６６ ９６．５５ ８４．６５ ８６．１４ １６．０８ ２０．０６ ８．６７ ５．４０

ＢＡＭＫＳＶＤＤ ９８．００ ９４．４２ ８８．３１ ９２．７４ １９．４６ ２７．０６ １２．６５ ８．６４

ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ ９８．６７ ９７．９３ ９２．０５ ９３．３６ １８．２７ ２５．３１ １０．１５ ７．６６

此采用组合分类器的方法对发动机工况进行

识别：

１）对采集到的飞参数据进行预处理。
２）预处理后的某时刻未知类别样本数据 ｚ，

分别输入 ４个状态下的 ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ进行决
策，得到 ４个决策值，即｛ｆｋ（ｚ），ｋ＝１，２，３，４｝
（ｋ为标签类别），采用最小决策值对应的标签类
别作为 ｔ时刻样本数据的标签（发动机的工作状
态 ｋｔ）。判别公式为

ｋｔ＝ａｒｇｍｉｎ［ｆｋ（ｚ）］　ｋ∈ ［１，４］ （２３）
在上述建立好的组合多分类器的基础上，对

某架次航空发动机的飞参数据进行状态识别，结

果显示，本文方法对发动机工作状态的识别准确

率为９７．５４７９％，识别效果图如图５所示。
该型发动机先后经历由停车状态加速至最大

工作状态、在节流状态和中间及以上状态之间转

换、由中间状态收油门降落至停车，整个飞行过程

的工作状态识别率为 ９７．５４７９％，基本符合发动

４４２２
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图 ５　某架次航空发动机状态识别结果

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｕｌｔｏｆｏｎｅｓｏｒｔｉｅａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｏｒｋｉｎｇ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ

机的实际工况，体现了本文方法的有效性。

５　结　论

本文提出了一种基于 ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ的航
空发动机工作状态识别方法。

１）提出了新的 ＳＶＤＤ多核策略；通过引入正
弦反曲映射改进脉冲发射率，提高了算法的寻优

精度和速度。

２）对飞参数据进行了预处理，并以此构建基
于２种新方法的 ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ分类器模型，针
对发动机的不同工作状态建立了单分类器；组合

不同工作状态单分类器建立多分类器，并对某架

次航空发动机的飞参数据进行了状态识别。

３）实验结果表明，ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ能够有效
识别出航空发动机的工作状态，可应用于基于发

动机状态的相关研究。
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ｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒＳＶＭ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏｃｏｍｐｕｔ

ｉｎｇ，２００９，７２（１３）：２９３１２９３７．

［１５］ＹＡＮＧＸＳ．Ａｎｅｗｍｅｔａｈｅｕｒｉｓｔｉｃｂａｔｉｎｓｐｉｒｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥

ＮａｔｕｒｅＩｎｓｐｉｒｅｄＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＳｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＮＩＳＣＯ

２０１０）．Ｂｅｒｌｉｎ：ＳｐｒｉｎｇｅｒＶｅｒｌａｇ，２０１０，２８４：６５７４．

［１６］ＹＡＮＧＸＳ．Ｎａｔｕｒｅｉｎｓｐｉｒｅｄｍｅｔａｈｅｕｒｉｓｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｍ］．２ｎｄ

ｅｄ．Ｆｒｏｍｅ：ＬｕｎｉｖｅｒＰｒｅｓｓ，２０１０：９７１０４．

［１７］李枝勇，马良，张惠珍．蝙蝠算法收敛性分析［Ｊ］．数学的实

践与认识，２０１３，４３（１２）：１８２１９０．

５４２２
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

ＬＩＺＹ，ＭＡＬ，ＺＨＡＮＧＨＺ．Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂａｔａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓｉｎＰｒａｃｔｉｃｅａｎｄＴｈｅｏｒｙ，２０１３，４３（１２）：

１８２１９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＡＤＡＲＳＨＢＲ，ＲＡＧＨＵＮＡＴＨＡＮＴ，ＪＡＹＡＢＡＲＡＴＨＩＴ，ｅｔａｌ．

Ｅｃｏｎｏｍｉｃｄｉｓｐａｔｃｈｕｓｉｎｇｃｈａｏｔｉｃｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ，

２０１６，９６（２）：６６６６７５．

［１９］ＫＡＲＲＩＣ，ＪＥＮＡＵ．Ｆａｓｔｖｅｃｔｏｒｑｕａｎｔｉｚａｔｉｏｎｕｓｉｎｇａｂａｔａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｆｏｒｉｍａｇｅｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ＆Ｔｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，ａｎＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌ，２０１６，１９（２）：７６９７８１．

［２０］ＲＡＨＩＭＩＡ，ＢＡＶＡＦＡＦ，ＡＧＨＡＢＡＢＡＥＩＳ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｏｎｌｉｎｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｃｈａｏｔｉｃｂｅｈａｖｉｏｕｒｉｎｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇ

ｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒｂｙｓｅｌｆａｄａｐｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｂａｔｉｎｓｐｉｒｅｄａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＰｏｗｅｒ＆Ｅｎｅｒｇｙ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，２０１６，７８（６）：２８５２９１．

［２１］李煜，裴宇航，刘景森．融合均匀变异与高斯变异的蝙蝠优

化算法［Ｊ］．控制与决策，２０１７，３２（１０）：１７７５１７８１．

ＬＩＹ，ＰＥＩＹＨ，ＬＩＵＪＳ．Ｂａｔｏｐｔｉｍａｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｏｍｂｉｎｅｄｕｎｉ

ｆｏｒｍｍｕｔａｔｉｏｎｗｉｔｈＧａｕｓｓｉａｎｍｕｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉ

ｓｉｏｎ，２０１７，３２（１０）：１７７５１７８１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］刘长平，叶春明．具有混沌搜索策略的蝙蝠优化算法及性能

仿真［Ｊ］．系统仿真学报，２０１３，２５（６）：１１８３１１９５．

ＬＩＵＣＰ，ＹＥＣＭ．Ｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｃｈａｏｔｉｃｓｅａｒｃｈｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｉｔｓｐｒｏｐｅｒｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１３，

２５（６）：１１８３１１９５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］ＪＡＶＡＤＨ，ＲＥＺＡＳ，ＮＥＤＡＮ．Ｗｅｉｇｈｔｅｄｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｄａｔａｄｅ

ｓｃｒｉｐｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｔｉｃｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＳｏｆｔＣｏｍ

ｐｕｔｉｎｇ，２０１７，６０：５４０５５１．

［２４］ＧＡＮＤＯＭＡＨ，ＹＡＮＧＸＳ．Ｃｈａｏｔｉｃｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０１４，５（２）：２２４２３２．

　作者简介：

　何大伟　 男，硕士研究生。主要研究方向：航空发动机控制品

质辨识。

彭靖波　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：航空

发动机分布式控制。

胡金海　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：信号

处理与故障隔离。

宋志平　男，博士，高级研究员。主要研究方向：航空发动机及

控制系统建模、发动机故障诊断技术。

ＡｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＭＫＳＶＤＤ
ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｂｙｉｍｐｒｏｖｅｄＢＡ

ＨＥＤａｗｅｉ１，ＰＥＮＧＪｉｎｇｂｏ１，，ＨＵＪｉｎｈａｉ１，ＳＯＮＧＺｈｉｐｉｎｇ２

（１．ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，ＦａｃｕｌｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ；

２．Ｘｉ’ａｎＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏａｍｅｌｉｏｒａｔｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａ
ｔｉｏｎ，ａｎｄｔｏａｖｏｉｄｔｈｅｍｉｓｊｕｄｇｍｅｎｔａｎｄｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｓｉｎｍａｎｕａｌｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｏｒｋ
ｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ａｎｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ｍｕｌｔｉｋｅｒｎｅｌｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｄａｔａｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｔｉｃ
ｒａｔｅｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤ），ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｍｕｌｔｉｋｅｒｎｅｌｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｄａｔａ
ｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ（ＭＫＳＶＤＤ）ｉｓｒｅｓｅａｒｃｈｅｄ．Ｔｈｅｃｈａｏｔｉｃｒａｔｅｍｅｔｈｏｄｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ
ｓｐｅｅｄａｎｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＢＡ），ａｎｄｔｈｅｃｈａｏｔｉｃｒａｔｅｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＣＲＢＡ）ｉｓｏｂ
ｔａｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄ．ＴｈｅｐｅｎａｌｔｙｆａｃｔｏｒａｎｄｋｅｒｎｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆＭＫＳＶＤＤａｒｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｂｙＣＲＢＡａｎｄｔｈｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｈａｖｅｂｅｅｎｅｘｔｒａｃｔｅｄ．ＴｈｅＣＲＢＡＭＫＳＶＤＤｃｌａｓｓｉｆｉｅｒｓａｒｅｔｒａｉｎｅｄｂａｓｅｄ
ｏｎｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ａｎｄｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆａｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｅｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｉｎｏｎｅ
ｓｏｒｔｉｅｉｓｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉ
ｔｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓ９７．５４７９％，ｗｈｉｃｈｍｅａｎｓｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｕｓｅｄｉｎｔｈｅｒｅ
ｓｅａｒｃｈａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｒｅｌａｔｅｄｔｏａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｋｅｒｎｅｌｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｄａｔａｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ（ＭＫＳＶＤＤ）；ｉｍｐｒｏｖｅｄｂａｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ａｅｒｏｅｎ
ｇｉｎｅ；ｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ；ｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７１２０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３０８１２：２８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３０８．１０１６．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５０６２２１）；ＢａｓｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｇｒａｍｏｆＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ，

Ｃｈｉｎａ（２０１５ＪＱ５１７９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｐｊｂ１２０９＠１２６．ｃｏｍ

６４２２
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