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基于多目标优化与强化学习的空战机动决策

杜海文１，，崔明朗１，韩统１，魏政磊１，唐传林２，田野３

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．９４７８２部队，杭州 ３１０００４；

３．福州大学 物理与信息工程学院，福州 ３５０１０８）

　　摘　　　要：为了解决无人机自主空战中的机动决策问题，提出了一种将优化思想与机
器学习相结合的机动决策模型。采用多目标优化方法作为决策模型核心，既解决了传统优化

方法需要为多个优化目标设置权重的困难，又提高了决策模型的可拓展性；同时在多目标优化

的基础上通过强化学习方法训练评价网络进行辅助决策，解决了决策模型在对抗时博弈性不

足的缺点。为了测试决策模型的性能，以近距空战为背景，设计了３组仿真实验分别验证多目
标优化方法的可行性、辅助决策网络的有效性以及决策模型的总体性能，仿真结果表明，决策

模型可以对有机动的敌机进行有效的实时机动对抗。

关　键　词：自主空战；机动决策；多目标优化；强化学习；神经网络
中图分类号：Ｖ２７９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２２４７１０

　　随着无人机技术的不断发展，无人作战飞行
器（ＵＣＡＶ）的作用与地位也在不断升高，在战场
上的意义越来越重要

［１］
；由于不必考虑人身体条

件限制，ＵＣＡＶ可以完全发挥出飞行器的性能，做
出有人机难以做出的大过载机动，可以预见

ＵＣＡＶ必将成为未来空中战场的主角。而要实现
高强度的空中对抗，ＵＣＡＶ必须脱离地面控制，具
备自主空战的能力，本文结合传统优化模型以及

机器学习方法，建立了基于多目标优化的机动决

策模型，用于解决 ＵＣＡＶ自主空战时的机动决策
问题。

关于空战机动决策问题有很多研究成果（包

含有人机与无人机），总的来说大致可以分为

３类：①基于各类基本战术动作库的机动决策，文
献［２］最早对建立机动动作库进行了系统的研究
和总结，文献［３４］分别就机动动作库的设计、控
制应用以及基于动作库的机动动作识别等问题进

行了研究，详细阐述了基于动作库的机动决策中

存在的各类问题。②基于优化方法的机动决策，
该类方法的共同点在于通过各类态势评估方法将

机动决策问题转化为标准的优化模型，文献［５６］
基于各类不同的智能算法来求解优化模型，文献

［７］基于各类态势分析方法建立了隐马尔可夫模
型，并使用维比特算法进行求解。③基于机器学
习方法的机动决策，机器学习方法研究在近年得

到了极大的发展，采用各类机器学习方法研究机

动决策也越来越多，文献［８］应用深度置信网络
来进行态势评估，文献［９］采用了强化学习方法
研究空战智能决策。

然而，以上方法在处理无人机空战机动决策

时都存在一些弊端：机器学习方法在处理类似对

抗博弈问题时效果很好，但不同于有人机的空战

决策，无人机空战基本不存在有学习价值的样本；

而各种基于动作库的方法虽然是建立在大量空战
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经验之上，但灵活性较差，且现在的空战经验都是

有人机的经验，无法确定其用在无人机上是否可

靠。相比之下，传统的优化方法原理是基于对态

势分析的寻优，反而可以根据不同的飞行器性能

和空战环境得出实时性与灵活度都较强的决策，

但是传统优化方法在整合不同态势参数时缺少

严谨的方法，且其决策结果随着模型的确立就

已经确定下来，无法体现出对抗博弈的思想。

基于上述分析，本文依然使用优化模型作为决

策的核心思想，采用多目标优化方法取代单目

标优化，并通过强化学习方法建立辅助决策网

络，建立了具备实时对抗性的无人机空战机动

决策模型。

１　机动决策模型

１．１　ＵＣＡＶ运动模型

在对 ＵＣＡＶ近距空战进行机动决策与仿真
时，采用三自由度质点模型描述 ＵＣＡＶ的运动状
态，模型参数定义如图１所示。

图 １　ＵＣＡＶ三自由度质点模型

Ｆｉｇ．１　ＵＣＡＶｔｈｒｅｅｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｐａｒｔｉｃｌｅｍｏｄｅｌ

１．１．１　模型假设
对建立 ＵＣＡＶ运动、动力学模型作如下

假设：

１）假设 ＵＣＡＶ为一个刚体。
２）假设地球为惯性坐标系（将地面坐标系看

作惯性坐标，忽略地球自转及公转影响）。

３）忽略地球曲率。
１．１．２　ＵＣＡＶ质点模型

在考察 ＵＣＡＶ运动时，将 ＵＣＡＶ视为质点。
在惯性坐标系下，其质点运动方程为

ｘ＝ｖｕｃｏｓγｃｏｓψ

ｙ＝ｖｕｃｏｓγｓｉｎψ

ｚ＝ｖｕｓｉｎ
{

γ

（１）

相同惯性坐标系下，ＵＣＡＶ的质点动力学方
程为

ｖｕ ＝
Ｔｃｏｓα－Ｄ

ｍ
－ｇｓｉｎγ

γ＝（Ｌ＋Ｔｓｉｎα）ｃｏｓμｍｖｕ
－ｇ
ｖｕ
ｃｏｓγ

ψ＝（Ｌ＋Ｔｓｉｎα）ｓｉｎμｍｖｕｃｏｓ















γ

（２）

式中：ｖｕ为速度；γ为航迹倾角；ψ为航向角；μ为
滚转角；α为迎角；ｍ为质量；Ｔ为发动机推力；Ｄ
为空气阻力；Ｌ为升力；ｇ为重力加速度。

飞行过程中，ＵＣＡＶ所受升力 Ｌ与空气阻力
Ｄ计算公式如下：

Ｌ＝１
２ρ
ｖ２ｕＳＣＬ

Ｄ＝１
２ρ
ｖ２ｕＳＣ










Ｄ

（３）

式中：ρ为空气密度；Ｓ为 ＵＣＡＶ参考横截面积；
ＣＬ和 ＣＤ分别为升力和阻力系数。

ＵＣＡＶ发动机推力 Ｔ计算公式如下：
Ｔ＝δＴｍａｘ （４）
式中：Ｔｍａｘ为发动机最大推力；δ为油门，取值范围
为［０，１］。

在控制量的选择上，仿照有人机中飞行员的

驾驶方式，采用迎角 α、油门 δ、滚转角 μ三个控制
量来控制 ＵＣＡＶ进行机动。
１．２　多目标优化方法

基于优化方法的机动决策模型具有较高的决

策效率与良好的实时性，但在寻优过程中需要对

多个目标参数进行合并，这样的合并过程往往使

用层次分析法、专家打分法等主观性较强的方法

来确定权值，缺少严格的证明过程，其决策结果难

以使人信服。

事实上，在不同的空战环境下，对于各个态势

参数的需求程度也是不同的，所以将不同态势参

数加权求和后进行优化的方法本身就具有很大的

局限性。为了避免这种局限性，本文结合多目标

优化思想，建立了多目标优化机动决策模型。

１．２．１　多目标优化思想
首先简要介绍一些多目标优化问题中的概

念，在多目标优化中，采用 Ｐａｒｅｔｏ支配［１０］
关系来

判断解的优劣程度，Ｐａｒｅｔｏ支配关系的定义如下。
定义１　对于可行域内任意２个解ｘ１与ｘ２，假

设在最小化问题 ｆ（ｆ１，ｆ２，…，ｆｋ）中，当且仅当
式（５）成立时称 ｘ１对 ｘ２形成 Ｐａｒｅｔｏ支配：
［ｉ∈ ｛１，２，…，ｋ｝，ｆｉ（ｘ１）≥ ｆｉ（ｘ２）］∩
　　［ｉ∈ ｛１，２，…，ｋ｝，ｆｉ（ｘ１）≥ ｆｉ（ｘ２）］ （５）

ｘ１支配 ｘ２表示解 ｘ１优于解 ｘ２，一般记作

８４２２
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ｘ１ｘ２。
由定义１可知，求解多目标优化问题的本质

就是在全部可行解中找到所有不被任何一个其他

可行解所支配的解的集合。将这个集合称之为多

目标优化问题的 Ｐａｒｅｔｏ边界，具体定义如下。
定义２　设多目标优化问题 ｆ的可行解集为

Ｘ，则其 Ｐａｒｅｔｏ边界为
Ｐｆ＝｛ｘ∈ Ｘ ／ｘｉ∈ Ｘ，ｘｉ ｘ｝ （６）

多目标优化的目的就是求出优化问题的 Ｐａ
ｒｅｔｏ边界。
１．２．２　优化目标

使用优化模型必然需要构建优化目标参数，

采用速度、高度、距离、角度
［１１１２］４个量作为优化

目标是最为常用的方法之一，但这些量的具体战

术意义还不够明确，本文将基于空战实际将这些

参量进行耦合后提出了如下优化目标参数。

１）基于武器攻击区的威胁参数
空战的最终目的就是击落敌方与保护己方，

进行机动也正是为了使己方构成武器发射条件和

避免使对方构成武器发射条件，故本文基于机载

武器攻击区的概念，结合与之相关的角度、距离等

常规评估参数，提出了一种新的威胁参数 ηＡ 作
为一个优化目标，参数模型以双方携带弹药类型

为基础，具体定义如下。

① 常规条件下。制导武器一般以空空导弹
为主，现在的空空导弹的攻击区大致如图２所示。

假设图２中攻击区为我机携带的第 ｉ枚导弹
的攻击区，则该型导弹对敌机威胁参数为

ηａｉ ＝

１　　　　 Ｒ≤ Ｒｇ
０ Ｒｇ ＝０

ｅ－
（Ｒ－Ｒｇ）２

Ｒ２ｇ Ｒ ＞Ｒｇ ＞
{

０

（７）

式中：Ｒｇ为该导弹沿视线角 αｕ方向上的最远攻
击距离，由于部分导弹不具备全向打击能力，故若

图 ２　态势参数定义

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｓｉｔｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

在当前 αｕ下 Ｒｇ为０，则定义此刻 ηａｉ＝０。
根据上述方法计算出我机携带所有空空导弹

对敌机威胁参数（ηａ１，ηａ２，…，ηａｎ）后，取其中的最
大值 ηａｍａｘ，即为我机当前对敌机的威胁参数 ηａ；
采用相同方法计算出敌机对我机威胁参数后，取

两者之差即为总威胁参数值 ηＡ：
ηＡ ＝ηａ（ｕｃａｖ） －ηａ（ｅｎｅｍｙ） （８）

② 仅使用非制导武器时。空对空作战非制
导武器一般指航炮，由于航炮的发射条件比较苛

刻，一般只在形成尾追时才能构成发射条件，故直

接使用双方角度参数与距离参数进行耦合来定义

其态势参数：

ηＡ ＝

π－αｕ－αｅ
π

　　　　　　 Ｒ≤ Ｒａ

π－αｕ－αｅ
π

·ｅ－
（Ｒ－Ｒａ）２

Ｒ２ａ Ｒ＞Ｒ










ａ

（９）

式中：Ｒａ为航炮射程。
２）能量参数
能量理论

［１３］
是近期提出的一种空战机动理

论，该理论的核心在于：在空战中首先寻求获得能

量上的优势，然后将能量优势转化为态势上的优

势。能量理论随着飞机性能的提升愈发受到重

视，现在的飞机性能可以支持完成各种大过载机

动、过失速机动等非常规动作，这使得飞机可以有

更多方式扭转不利的态势。即使在常规的机动对

抗中，能量也是一个不可忽略的条件，因为所有机

动动作都是以消耗能量为前提，高能量就意味着

更多的机会与选择。故本文设置能量参数 ηＷ 作
为一个优化目标，计算公式如下：

ηＷ ＝ΔＷ／Ｗｓｔ
ΔＷ ＝ΔＷｐ＋ΔＷｋ
Ｗｓｔ＝１００００ｍ

{
ｕ

（１０）

式中：Ｗｐ和 Ｗｋ分别为重力势能与动能；Ｗｓｔ为能
量标准化参数；ｍｕ为我方 ＵＣＡＶ质量。
１．２．３　多目标优化机动决策模型

决策模型结构如图３所示。
目前有很多种多目标算法可供使用，由于上

述模型复杂度不高且机动决策对实时性有较高要

求，考虑到灰狼算法在处理维数较低问题时收敛

速度快，本文在仿真时采用多目标灰狼算法

（ＭＯＧＷＯ）［１４１５］。
事实上，多目标优化模型具有良好的可拓展

性，在实际应用时，可以根据实际空战环境在以上

２种优化目标的基础上添加其他新的优化目标
（如雷达性能、电子战等），添加时只需将新的目

标参数模型加入原优化目标集即可，不需要对决

９４２２
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图 ３　多目标优化机动决策模型结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

ｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎ

策模型中的其他结构进行任何变化。

１．３　基于强化学习方法的辅助决策
１．２节提出了多目标优化思想并建立了优化

参数的模型，但多目标优化模型仍存在以下缺点：

１）多目标优化的结果是一个决策集，并没有
给出从决策集中的选择具体决策的方法，如果不

采用其他辅助决策方法，则只能从决策集中随机

选取决策。

２）多目标优化的本质依然是优化模型，未体
现出空战博弈的思想。

强化学习方法
［１６］
在处理类似的对抗博弈决

策中取得了很大成果，但由于无人机空战决策问

题的复杂度太高而难以实现。然而，如果在多目

标优化的基础上进行强化学习，强化学习任务的

探索空间将大大减少，故本文以多目标优化为决

策基础，使用强化学习方法训练评价网络，用于对

决策集中的决策进行评价与选择，从而解决上述

２点不足。
１．３．１　蒙特卡罗强化学习

强化学习任务通常用马尔可夫决策过程

（ＭａｒｋｏｖＤｅｃｉｓｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓ，ＭＤＰ）来描述，任务对应
了四元组 Ｅ＝＜Ｓｔ，Ａｃ，Ｐｒ，Ｒｅ＞，Ｓｔ为状态空间，
是机器所感知到的环境描述的集合，Ａｃ为系统能
够采取的行为的集合，Ｐｒ指定了不同环境下采用
各种行为的概率，用以在探索过程中为行为选择

提供参考，Ｒｅ指定了奖赏，通过反馈来调整 Ｐｒ中
的概率。

虽然对于空战中态势评估的研究已较为完

善，但考虑到空战过程中机动动作往往是一系列

的连续动作，即在完整的机动决策中，并非每一时

刻都是为了追求最优态势。所以要设置符合要求

的奖赏函数并不容易，而蒙特卡罗方法可以解决

这个问题。

蒙特卡罗强化学习
［１７］
的思路是采用多次“采

样”求平均奖赏的方式来近似对行为的评价，即

系统从起始状态下开始探索环境直至结束，将整

个过程的奖赏作为过程中经历的每一个状态 ｓｔ

的一次累积奖赏，在多次采样后，对每一个状态 ｓｔ
的累积奖赏取均值得到其奖赏值 ｒｅ。

就效率而言，蒙特卡罗强化学习比其他强化

学习方法相去甚远，在实践中对蒙特卡罗方法的

应用也不是很广泛，但本文模型的决策核心还是

多目标优化，强化学习任务只需对多目标优化的

决策结果进行评价与选择，即强化学习的行为空

间 Ａ为一个已经经过筛选的较小空间，故收敛速
度必然大大提升，从而使蒙特卡罗方法具备了可

行性。

１．３．２　基于神经网络的值函数近似
初始的强化学习方法都是针对离散的状态

动作空间来进行的，但对于空战而言，其状态空间

与动作空间都是连续的高维空间，进行离散化处

理显然不是合适的方法。在类似的高维连续空间

强化学习中，往往采用值函数近似的方法来进行

连续空间的强化学习。

值函数近似
［１８］
指的是通过一个函数 建立

从状态 Ｓｔ到状态奖赏值的映射：：Ｓｔ→Ｒｅ。考虑
到空战决策问题的复杂性，最终的近似函数必然

是复杂非线性函数，而神经网络在拟合复杂非线

性函 数 时 具 备 较 好 的 性 能，Ｈｏｒｎｉｋ等［１９］
在

１９８９年就证明了只需一个隐层的 ＢＰ神经网络可
以逼近任何闭区间的连续函数，故本文将训练一

个三层的 ＢＰ神经网络来拟合值函数，用以对多
目标决策集进行评价。隐层节点数将依照以下经

验公式进行设计：

ｌｎｏ ＝ ｎｎｏ＋ｍ槡 ｎｏ ＋ａｎｏ （１１）
式中：ｌｎｏ为隐层节点数；ｎｎｏ和 ｍｎｏ分别为输入和输
出节点数；ａｎｏ为１～１０之间的调节常数。

结合对辅助决策网络功能的需求，网络具体

设置如下：

１）将空战态势（即状态量）作为输入层，利
用 ｓｉ｛Ｒ，αｕ，αｅ，Δｈ，Δｖ｝５个参数来描述空战态
势，即网络输入层节点数为 ５，Δｈ为两机高度差，
Δｖ为速度差。

２）网络输出为对输入态势下我机获胜期望
的预测值 ν（［０，１］之间的数，ν值越大代表获胜
期望越大），输出层节点数为１。

３）神经网络训练采用 ＬＭ（ＬｅｖｅｎｂｅｒｇＭａｒ
ｑｕａｒｄｔ）方法，其中 ＢＰ误差计算类似于时序差分
（ＴＤ）方法［２０］

误差计算公式，但由于模型采用蒙

特卡罗方法，只能使用每次仿真结果作为本次仿

真所经历状态的统一奖赏值，具体计算公式如下：

ΔＶ（ｘｉ）＝αＲＬ（ｒ＋γＲＬＶ（ｘｉ＋１）－Ｖ（ｘｉ））

ｒ＝（ｒｅｎｄ－Ｖ（ｘｉ））／（ｎ－ｉ
{

）
（１２）

０５２２
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式中：αＲＬ为学习率，一般根据训练次数确定；γＲＬ
为折扣率，本文取 γＲＬ＝０．４；ｒ为奖赏值，ｒ值由仿
真结果 ｒｅｎｄ给出，ｒｅｎｄ取值为０、０．５或１（对应失败、
平局或胜利）；ｎ为本次仿真经历的总步数；ｉ为当
前状态步数。

４）结合隐层节点数经验公式，通过实际仿真
效果，选择隐层节点数为１２。
１．３．３　辅助决策模型

辅助决策网络的强化学习模型训练步骤

如下：

步骤１　初始化辅助决策网络。
步骤２　随机产生敌我双方初始位置状态，

开始仿真模拟。

步骤３　记录下当前敌我态势关系 ｓｉｉ，由多
目标决策模型得出决策集（敌机可以采用与我机

相同策略进行机动，或根据实际需求预先设置其

轨迹）。

步骤４　预测每种决策后敌我态势关系，进
而通过辅助决策网络得出对应的获胜期望｛ν１，
ν２，…，νｎ｝。

步骤５　从决策集中随机选取出最终执行的
决策，每种决策的被选取概率为

Ｐｉ＝
νｉ

∑
ｎ

ｊ＝１
νｊ

（１３）

步骤６　执行决策后判断是否达到空战结束
条件，若未达到，返回步骤 ３；若已达到，进入步
骤７。

步骤 ７　对本次仿真所经历的所有状态 ｓｉ，
通过式（１２）计算 ＢＰ误差返回辅助决策网络用于
网络更新。

步骤８　判断是否达到最大训练次数，若未
达到，返回步骤２。

　　注意：训练过程中，若敌机采用相同的决策模
型，则双方数据均可通过步骤７中的网络更新；若
敌机采用预先设置好的其他机动方法，则只有我

方数据可用于网络更新。

１．４　机动决策模型整体框架
结合１．２节和１．３节描述的多目标决策模型

与辅助决策网络，机动决策模型整体框架如图 ４
所示。

图 ４　机动决策模型结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

２　仿真实验

由于本文机动决策涉及模型较多，故在仿真

时将针对各个模型予以验证，仿真环境及参数设

置如下。

仿真时，敌我飞行器采用相同的参数，质量

ｍ＝１４６８０ｋｇ，参考截面积 Ｓ＝４９．２４ｍ２，高度限制
为 ｈ∈［１，１２］ｋｍ，速度限制为 ｖ∈［８０，４００］ｍ／ｓ，
迎角限制为 α∈［－１０°，３０°］；发动机采用 Ｆ４涡
喷发动机数据

［２１］
，其最大推力采用式（１４）拟合：

Ｔｍａｘ ＝

１

ｖｕ

ｖｕ
２

ｖｕ
３

ｖｕ





















４

Ｔ

３０．２１ －０．６６８ －６．８７７ １．９５１ －０．１５１２

－３３．８０ ３．３４７ １８．１３ －５．８６５ ０．４７５７

１００．８０ －７７．５６ ５．４４１ ２．８６４ －０．３３５５

－７８．９９ １０１．４０ －３０．２８ ３．２３６ ０．１０８９

１８．７４ －３１．６０ １２．０４ －１．７８５ ０．



















０９４１７

１

ｈ

ｈ２

ｈ３

ｈ



















４

（１４）

式中：ｖｕ为 ＵＣＡＶ飞行马赫数；ｈ为飞行高度，单
位为１００００ｆｔ（即 ３０４８ｍ）；Ｔｍａｘ的单位为 １０００ｌｂ
（即４４３６．２６Ｎ）。

升力系数和阻力系数采用式（１５）拟合［２２］
：

ＣＬ ＝（－０．０４３４＋０．１３６９α）ｓｉｎα＋

　　（０．１３１＋３．０８２５α）ｃｏｓα
ＣＤ ＝（０．０４３４－０．１３６９α）ｃｏｓα＋

　　（０．１３１＋３．０８２５α）ｓｉｎ










α

（１５）

１５２２
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　　考虑到本文未针对探测能力设置优化函数，
故训练时设置双方均只使用航炮进行近距空战

（近距格斗时电子战作用较小，但对机动决策模

型有较高要求），所有仿真中决策步长为 １ｓ；训练
过程中，判定相互脱离距离为 １５ｋｍ；攻击条件设
置为 αｕ∈［－２０°，２０°］且 Ｒ＜２．５ｋｍ（参数定义见
图２），满足攻击条件３ｓ视为进行有效攻击；任意
一方进行有效攻击或双方脱离则仿真结束。

仿真实验在 Ｍａｔｌａｂ２０１３ａ下进行，运行环境为
Ｉｎｔｅｒ（Ｒ）Ｃｏｒｅ（ＴＭ）ｉ５２３１０处理器，３．４０ＧＢ内存。
２．１　多目标优化可行性验证

１）时间可行性
由于辅助网络在决策时的耗时远小于多目标

优化，故首先验证多目标优化方法的实时性，本文

采用 ＭＯＧＷＯ作为求解模型的算法，随机产生
１００组敌我态势并使用算法寻优，仿真时灰狼种
群与外部种群数均设置为３０，迭代次数为３次。

采用 ＭＡＴＬＡＢ自带的计时功能记录了１００次
决策时间，决策平均时长 ｔ＝０．２８６５４１ｓ，远小于
决策步长１ｓ，故决策模型具有良好的实时性。

为了展示寻优效果，图 ５记录了上述实验过
程中的一次寻优的结果，其中红点为算法寻优结

果，蓝点为可行域的大致范围（通过穷举法得

出），可以看出 ＭＯＧＷＯ可以在上述条件下找到
基本完整、均匀的 Ｐａｒｅｔｏ边界。

２）决策可行性
验证通过多目标优化方法决策集的可行性，

仿真时随机产生 １００组初始态势，敌机按初始态
势做匀速直线运动，我机在不使用辅助网络的情

况下进行机动，即决策时从多目标优化的决策集

中按等概率随机选取最终决策，每组仿真模拟

７５ｓ的空战情形（若在 ７５ｓ内达到结束条件则提
前结束仿真）。

图６记录了１００组仿真中我方优化目标函数

图 ５　算法寻优效果

Ｆｉｇ．５　Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ

在每秒的平均值（提前结束的组自结束起至７５ｓ
的目标函数值均按结束时的目标函数值记录）。

通过图６可知，我机态势在多目标优化方法
的决策下明显优于初始时刻，且过程中威胁参数

基本始终保持递增，而能量参数仅出现一次大幅

下降后同样保持递增（初始的大幅机动必然会导

致能量损失）。

为了更直观地展示多目标优化的性能，图 ７
记录了在相同初始条件下进行２次重复实验的结
果（其中红色为我方轨迹，蓝色为敌方轨迹），在

图 ６　目标函数变化趋势

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅｔｒｅｎｄｏｆｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ７　仿真轨迹（相同初始条件）

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｍａｐ（ｔｈｅｓａｍｅｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ）

２５２２
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初始条件相同的 ２次仿真中，我方做出了 ２次不
同但均有效的机动。

２．２　辅助决策模型有效性验证
为了验证辅助决策模型的有效性，按照

１．３节中的强化学习模型训练辅助决策网络，训
练总次数为２００００次，训练中双方战机采用相同
的决策模型。

为了实时反映训练效果，每进行 ２００次训练
就对辅助模型性能进行一次检测；检测方法类似

２．１节中验证决策可行性的实验方法，但我机在
决策时采用辅助网络（即使用 １．４节决策模型），
为了节省时间，每次检测重复 ２００次且仅记录最
终结果，测试结果如图８所示。

由测试结果可以看出，随着训练次数的增加，

我方的获胜次数明显得到了提升，获胜概率从

２５％左右提升到５０％左右，说明在辅助网络的帮
助下，模型可以给出更为有效的决策。此外，由于

双方初始位置为随机产生，每次测试中必然会出

现少数极端不利的初始条件，故测试结果中一直

存在一定的失败次数。

为了进一步体现辅助网络的效果，使用带辅

助网络的决策模型与仅使用多目标优化方法的决

策模型进行对抗仿真（将仅使用优化方法的一方

视为敌机），为了使仿真结果更具代表性，初始态

势将在一定范围内随机产生，具体约束条件如下。

初始距离 ｄ范围为（３，１０）ｋｍ之间，初始速

度差 Δｖ＝ ２ｇΔ槡 ｈ（保证双方初始能量相同），并
根据 αｅ＋αｕ的值分为３种情形：

１）初始有利（αｅ＋αｕ∈［０°，９０°］）。
２）初始均势（αｅ＋αｕ∈（９０°，２７０°））。
３）初始不利（αｅ＋αｕ∈［２７０°，３６０°］）。
在３种情形下各进行 １００次对抗仿真，结果

如表１所示。

图 ８　辅助决策模型性能测试结果

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｕｘｉｌｉａｒｙｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ’ｓｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

表 １　对抗仿真结果（使用辅助网络一方）

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｎｆｒｏｎｔａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

（ｔｈｅｓｉｄｅｗｉｔｈａｕｘｉｌｉａｒｙｎｅｔｗｏｒｋ）

初始条件 获　胜 平　局 失　败

初始有利 ５９ ４１ ０
初始均势 ３２ ５１ １７
初始不利 １１ ３９ ５０

　　通过仿真结果可知，在使用了辅助网络后，决
策模型可以做出更高效、更具有对抗性的决策，平

均获胜概率提升了１１．７％。
２．３　机动决策模型性能仿真

为了体现本文机动决策模型的性能，设置了

２种情形下的空战环境，其中敌机采用的机动均
为经典的战术动作，我机采用基于多目标优化的

机动决策模型，辅助决策网络采用 ２．２节仿真实
验中训练出来的神经网络。

１）情形 １中，我机初始处于较优的态势环
境，敌机采用“Ｓ型”机动进行规避，仿真结果如
图９所示。图中红色为我方，蓝色为敌方，轨迹上
的飞机模型表示飞机当前姿态，相邻 ２个模型时
间间隔为４ｓ。

图１０分别给出了空战过程中双方攻击判定
条件（视线角与距离，我机视线角 αｕ的定义见
图２，敌机视线角即为 π－αｅ）以及我方决策得出
的控制量的实时变化情况。

通过仿真数据可知，初始条件下我方占据较

大优势，决策模型根据敌方位置调整我方视线角

以形成攻击条件；但由于我方速度较大且敌方采

取“Ｓ型”机动，在 ２０ｓ左右我方基本完成转向后
存在超越敌方的风险；决策模型采用了类似异面

机动的原理，先适当俯冲再拉起机头以避免战机

冲前，在拉起机头的过程中再次调整视线角；从第

４４ｓ开始对敌方形成有效攻击条件并保持，４７ｓ时
达到仿真结束条件，我方获胜。

２）情形２中，我方初始处于不利条件，但由于

图 ９　仿真轨迹（初始有利）

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｍａｐ（ｆａｖｏｒａｂｌｅ

ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ）

３５２２
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图 １０　态势关系与控制量（初始有利）

Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｔｕａｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｑｕａｎｔｉｔｙ（ｆａｖｏｒａｂｌｅｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ）

距离敌机较远，故存在机动规避的空间；敌机采用

“纯跟踪”的方法试图接近并攻击我方，仿真结果

如图１１所示（图中标记同情形１）。
图１２分别给出了空战过程中双方攻击判定

条件（视线角与距离）以及我方决策得出的控制

量的实时变化情况。

通过仿真数据可知，初始我方处于不利态势，

决策模型选择在向右机动规避的同时拉起机头；

爬升的过程必然会损失动能，故双方距离逐渐缩

小，１５ｓ左右时，敌方开始右转以保持态势优势；
图 １１　仿真轨迹（初始不利）

Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｍａｐ（ａｄｖｅｒｓｅｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ）

图 １２　态势关系与控制量（初始不利）

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｔｕａｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｑｕａｎｔｉｔｙ（ａｄｖｅｒｓｅｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ）

４５２２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 杜海文，等：基于多目标优化与强化学习的空战机动决策

由于此时我方速度较低，具有更小的转弯半径，决

策模型选择向右下方急转接敌，并在第 ２９ｓ抢先
形成攻击条件并保持，３２ｓ时达到仿真结束条件，
我方获胜。

３　结　论

本文提出了多目标优化与强化学习相结合的

机动决策模型，模型融合了传统优化方法与机器

学习方法的优点：

１）多目标优化方法解决了传统优化方法中
处理目标函数权重的问题，增加了决策模型的可

信度和可拓展性。

２）多目标优化方法继承了传统优化方法的
优点，可以进行实时有效的机动决策。

３）多目标优化的决策集直接给出了足够的
可执行决策，极大程度上简化了动作空间，使强化

学习任务具备了可行性。

４）通过强化学习建立辅助决策网络，从而可
以在多目标优化决策集中做出更好的选择，弥补

了优化方法在对抗、博弈问题上的不足。

由于本文重点在于结合传统优化方法和机器

学习方法，在设置优化目标时仅针对较为理想的

仿真环境设置了 ２个目标，设置在复杂电磁环境
下新的目标函数模型是下一步的改进方向。
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ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ

ＤＵＨａｉｗｅｎ１，，ＣＵＩＭｉｎｇｌａｎｇ１，ＨＡＮＴｏｎｇ１，ＷＥＩＺｈｅｎｇｌｅｉ１，ＴＡＮＧＣｈｕａｎｌｉｎ２，ＴＩＡＮＹｅ３

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

２．Ｕｎｉｔ９４７８２ｏｆＰＬＡ，Ｈａｎｇｚｈｏｕ３１０００４，Ｃｈｉｎａ；　３．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＰｈｙｓｉｃｓａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＦｕｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｆｕｚｈｏｕ３５０１０８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｄｅｃｉｓｉｏｎｉｎｔｈｅａｕｔｏｎｏｍｏｕｓａｉｒｃｏｍｂａｔｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｍ
ｂａｔａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ，ｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｒｅｓｅａｒｃｈａｃｈｉｅｖｅｍｅｎｔｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄａｎｄａｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌｔｈａｔ
ｃｏｍｂｉｎｅｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｄｅａｗｉｔｈｍａｃｈｉｎｅｌｅａｒｎｉｎｇｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄ
ａｓｔｈｅｃｏｒｅｏｆｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ，ｗｈｉｃｈｓｏｌｖｅｓｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｅｔｔｉｎｇｗｅｉｇｈｔｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔａｒｇｅｔｓａｎｄ
ｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｅｘｔｅｎｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ．Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ａｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｎｅｔ
ｗｏｒｋｉｓｔｒａｉｎｅｄｂｙｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇａｎｄｕｓｅｄｆｏｒａｕｘｉｌｉａｒｙｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｔｏｅｎｈａｎｃｅｔｈｅａｎｔａｇｏｎｉｓｍｏｆ
ｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｔｅｓｔｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ，ｗｉｔｈｔｈｅｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｏｆｓｈｏｒｔｒａｎｇｅａｉｒ
ｃｏｍｂａｔ，ｔｈｒｅｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｔｅｓｔｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈ
ｏｄ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆａｕｘｉｌｉａｒｙｄｅｃｉｓｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋａｎｄｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌｃａｎｂｅｕｓｅｄｉｎｒｅａｌｔｉｍｅｃｏｎｆｒｏｎｔａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｍａｎｅｕｖｅ
ｒｉｎｇｅｎｅｍｙａｉｒｃｒａｆｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓａｉｒｃｏｍｂａｔ；ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｄｅｃｉｓｉｏｎ；ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔ
ｌｅａｒｎｉｎｇ；ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０３１５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０６１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０７２７１８：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０７２７．１０３８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６０１５０５）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅｏｆＣｈｉｎａ

（２０１７ＪＭ６０７８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１８１９１８５６５１２＠１６３．ｃｏｍ
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连续信号交叉口网联自动驾驶车速控制

鹿应荣１，许晓彤１，丁川１，２，，鲁光泉１

（１．北京航空航天大学 交通科学与工程学院 车路协同与安全控制北京市重点实验室，北京 １０００８３；

２．清华大学 汽车安全与节能国家重点实验室，北京 １０００８４）

　　摘　　　要：为了提高车辆在城市道路上行驶时的燃油经济性，同时减少污染物的排放，
针对车联网环境下自动驾驶车辆可以与路侧设施及区域中心控制系统实时信息交互的特征，

提出了连续信号交叉口车速控制方法。当车辆距下游各信号交叉口的距离和下游交叉口信号

相位及时长可以提前获取时，通过提出的自动驾驶车速控制模型计算出一个使车辆能够连续

通过下游多个信号交叉口的恒定速度，同时为了保证驾驶舒适性，采用平滑的三角函数曲线表

征加／减速过程中的速度变化，避免了车辆在交叉口处急刹车或急加速的情况。为验证车速控
制方法的有效性，基于多智能体技术建立了车联网环境下连续信号交叉口车速控制仿真系统，

模拟对比分析了有速度控制和无速度控制下车辆连续通过 ３个信号交叉口的燃油消耗量、
ＣＯ２排放量以及行程时间。结果表明：在低密度车流下，运用该车速控制方法，车辆连续通过
３个信号交叉口的平均燃油消耗量与 ＣＯ２排放量均减少了３０％以上，行程时间减少了约 ５％；
在中、高密度车流下，车辆的平均燃油消耗量与ＣＯ２排放量减少了约２０％，并能够节省约１５％
的行程时间。另外，通过与目前已有的针对单点信号交叉口的车速控制模型的比较，本文提出

的连续信号交叉口车速控制模型在节能减排方面更具优势。

关　键　词：智能交通；车速控制；多智能体仿真；连续信号交叉口；车联网
中图分类号：Ｕ４９１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２２５７１０

　　随着全球环境问题的加剧，车辆的低能耗和
低排放日益成为人们关注的焦点。信号交叉口是

中国城市道路网的重要节点，由于受到信号灯的

周期性干扰，车辆通常需要在信号交叉口处停车

等待，导致交叉口交通拥堵，增加车辆的旅行时

间、燃油消耗和污染物排放
［１２］
，并且会对车辆运

行过程中的安全性和舒适性造成影响。相关研究

表明，车辆的燃油消耗量和污染物排放量与车辆

的速度、加速度／减速度的大小呈正相关［３５］
，因

此尽可能地避免急加速、急减速以及怠速等驾驶

行为可以降低车辆通过连续信号交叉口的燃油消

耗和污染物排放
［６］
。随着人工智能、传感器检测

等技术的完善，自动驾驶汽车发展迅速
［７］
，而近

年来车联网技术的发展为自动驾驶车辆实时动态

的速度调整提供了技术支持
［８］
。在车联网环境

下，自动驾驶车辆可以与路侧设施及区域中心控

制系统实时通信，提前获得路网交通流状态以及

下游信号灯状态的实时信息，并及时地做出速度

调整，从而使得车辆平滑地通过各信号交叉口，提

高燃油经济性的同时减少了污染物的排放。

对于连续信号交叉口的控制问题，目前应用

比较广泛的是绿波控制策略，这种控制策略的目

Administrator
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标是最大化绿波带的宽度
［９１０］
。但是运用绿波控

制的限制条件比较多，例如相邻交叉口的间距要

大致相等，双向行驶的车辆车速要相近，或呈比例

关系，并且要求所有交叉口的信号周期长度相

等
［１１］
，这些要求使得绿波控制策略难以大范围地

运用在区域交通组织中
［１２１３］

。随着车联网技术

的不断发展，更为方便有效的交通控制方法是车

辆根据这些信息及时地做出速度调整，从而在绿

灯期间通过交叉口。

目前，国内外对于车联网环境下信号交叉口

的速度控制问题大部分集中在对单交叉口的研

究
［１４１５］

上，对于连续信号交叉口网联自动驾驶车

速控制的研究还相对较少，比较有代表性的成果

有：Ｋｕｎｄｕ等［１６］
以车辆不停车通过下游各个信号

交叉口为目标，在每个交叉口前一定范围内确定

车辆可以在绿灯时间内通过交叉口的最优速度，

据此速度进行调整，这种控制方法有些类似于绿

波控制，只是不是通过调整信号配时而是通过调

整车速来完成的；Ｃｈａｎｇ［１７］通过在计算交叉口聚
合通过率时引入绿波矩阵建立了主干道多个信号

交叉口间的动态交通控制框架；Ａｓａｄｉ和 Ｖａｈｉ
ｄｉ［１８］利用下游信号相位与时长信息，预测车辆能
够在下游交叉口绿灯时间内通过的巡航控制速

度，使车辆尽量以一个相对稳定的速度通过下游

连续多个交叉口；Ｒａｋｈａ等［１９］
基于 ＶＴＭｉｃｒｏ模型

计算出保证车辆燃油经济性的加速度集合，并通

过一个车辆动力学模型得出车速调整过程中实时

的瞬时速度；Ｘｉａ等［２０］
基于下游交叉口的信号相

位信息，考虑能耗和排放，提出了信号交叉口速度

规划算法，并通过选取合适的速度和加速度集合

来保证行驶过程中的驾驶舒适性。

从以上研究现状可以看出，现有研究大多将

连续信号交叉口看成多个单点信号交叉口控制的

结合，并且通常只在信号交叉口前对车辆进行速

度控制，对车辆通过信号交叉口之后的运动状态

没有明确的说明，而车辆在路段上频繁的速度波

动也会引起油耗和污染物排放的增加，这一影响

因素同样不可忽视。Ａｈｎ等［２１］
的研究表明，保持

一个恒定的速度行驶，避免不必要的加速和减速

是绿色驾驶的关键。本文针对车联网环境下自动

驾驶车辆可以与路侧设施及区域中心控制系统实

时通信的特征，在车辆进入控制区域之后根据下

游各交叉口信号灯信息以及距各交叉口的距离及

时地做出速度调整，使车辆尽可能以一个相对恒

定的速度不停车通过连续多个信号交叉口，优化

连续信号交叉口的交通控制，并通过搭建仿真平

台进行了方法验证。

１　问题描述

车辆在城市道路上行驶时往往会遇到红灯而

被迫停车。图１为不同车辆通过连续信号交叉口
时的轨迹示意图。在无速度控制的情况下，由于

驾驶员的个人喜好等因素可能造成车速过快或过

慢，从而导致遇到红灯而被迫停车，如轨迹１和轨
迹２所示。笔者的研究目的就是根据下游各信号
交叉口的信号相位信息，计算出使车辆可以连续

通过下游多个信号交叉口的目标车速，有针对性

地控制车辆的行驶速度，使车辆尽可能以一个恒

定的速度一路绿灯通过下游连续多个信号交叉

口，如轨迹３所示。从而达到节能减排的效果，同
时由于车辆不用在交叉口处停车等待，节省了绿

灯启亮时的启动损失时间，一定程度上也可以缩

短车辆的旅行时间。

图 １　连续信号交叉口车辆运动轨迹示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｖｅｈｉｃｌｅｍｏｖｅｍｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｔｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅ

ｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓ

２　车速控制系统

２．１　系统架构
车联网是由人、车、路等信息组成的巨大交互

网络。在完全车联网的环境下，网联自动驾驶车

辆可以与路侧设施之间实时信息交互。图２为连
续信号交叉口车速控制系统架构示意图，该系统

主要由以下３类控制单元构成：连续信号交叉口
车速控制区域内配备一个区域中心控制单元

（ＣｅｎｔｒａｌＣｏｎｔｒｏｌＵｎｉｔ，ＣＣＵ），用于接收与处理各
交叉口控制单元发送来的车辆运动状态与信号灯

信息；每个交叉口配备一个交叉口控制单元

（ＩｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌＵｎｉｔ，ＩＣＵ），用于汇总即将通

８５２２
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图 ２　连续信号交叉口车速控制系统架构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅａｔｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓ

过该交叉口的全部车辆的运动状态信息并发送至

区域中心控制单元；每辆即将进入交叉口的自动

驾驶车辆全部配备一个车载单元（ＶｅｈｉｃｌｅＵｎｉｔ，
ＶＵ），用于采集车辆运动状态信息，接收区域中心
控制单元发送的车速调整信息，并执行对网联自

动驾驶车辆的速度控制。

２．２　模型假设
为具体化研究对象，本文建立在以下基本假

设条件之上：

１）网联自动驾驶车辆完全服从区域中心控制
单元的速度控制，车载单元和交叉口控制单元、区

域中心控制单元可实时通信，通信延迟可忽略不计。

２）在控制区域内车辆不允许有超车、换道
行为。

３）道路坡度为零。
４）车辆通过信号交叉口时不考虑行人和非

机动车的干扰。

５）给定满足通行条件的信号交叉口合理信
号配时。

２．３　连续信号交叉口车速控制方法
图３为连续信号交叉口车速控制流程。
在车联网环境下，当车辆进入车速控制区域

时，车载单元自动向交叉口控制单元发送自身的

位置、速度、加速度等信息，交叉口控制单元接收

车载单元发来的信息并打包发送给区域中心控制

单元，区域中心控制单元接收到车辆信息，根据车

辆距下游各个交叉口的距离以及各交叉口的信号

相位信息计算出目标控制车速以及最优加速度，

并向自动驾驶车辆发布，车载单元即控制车辆做

出加速或减速的调整。

假设车辆进入速度控制区域的时刻为零时

刻，位置为坐标原点位置，Ｌｉ（ｉ＝１，２，…）表示车

图 ３　连续信号交叉口车速控制流程图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｔｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅ

ｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓ

辆进入速度控制区域时距离下游第 ｉ个信号交叉
口的距离，ｇｉｊ表示第 ｉ个信号交叉口第 ｊ次绿灯开
始时刻，ｒｉｊ表示第 ｉ个信号交叉口第 ｊ次红灯开始
时刻，如图 ４所示。若此时下游第 １个交叉口为
绿灯，为避免停车，车辆应该在当前绿灯期间通过

或者下一绿灯期间通过，即

ｔ１∈ ［０，ｒ１１］∪ ［ｇ１１，ｒ１２］ （１）

９５２２
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图 ４　连续信号交叉口车辆运动轨迹时空图

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｓｐａｃｅｄｉａｇｒａｍｏｆｖｅｈｉｃｌｅｍｏｖｅｍｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

ａｔｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓ

　　若此时下游第 １个交叉口为红灯，则车辆应
当在红灯结束之后的下一个绿灯时间内通过，即

ｔ１∈ ［ｇ１１，ｒ１１］ （２）
式中：ｔ１为车辆到达下游第 １个信号交叉口的时
间；ｇ１１为下游第１个信号交叉口第 １次绿灯启亮
时刻；ｒ１１为下游第 １个信号交叉口第 １次红灯启
亮时刻；ｒ１２为下游第 １个信号交叉口第 ２次红灯
启亮时刻。

那么车辆能够在第１个信号交叉口绿灯时间

[内通过的可行速度集合为
Ｌ１
ｔ ]
１
，该集合与路段

最大限速和最小限速集合的交集即为车辆的目标

速度集合，即

［ｖｓ１，ｖｂ１］ [＝
Ｌ１
ｔ ]
１
∪ ［ｖｍｉｎ，ｖｍａｘ］ （３）

式中：［ｖｓ１，ｖｂ１］为车辆通过下游第 １个信号交叉
口的目标车速区间，ｖｓ１和 ｖｂ１分别为车辆可以在绿
灯时间内通过的最小速度和最大速度；Ｌ１为车辆
进入控制区域时距离下游第１个信号交叉口的距
离；ｖｍｉｎ为路段最小限速；ｖｍａｘ为路段最大限速。

如果存在一个可行速度集合使得车辆可以不

停车通过第１个信号交叉口，

[
那么用同样的方法

Ｌ２
ｒ２ｊ
，
Ｌ２
ｇ２ ]
ｊ
∩［ｖｍｉｎ，ｖｍａｘ］求出不停车通过下游第 ２

个信号交叉口的可行速度集合［ｖｓ２，ｖｂ２］，如果
［ｖｓ１，ｖｂ１］∩［ｖｓ２，ｖｂ２］不为空，则继续求在绿灯时间
内通过下游第 ３个信号交叉口的可行速度集合

［ｖｓ３，ｖｂ３］ [＝ Ｌ３
ｒ３ｊ
，
Ｌ３
ｇ３ ]
ｊ
∩［ｖｍｉｎ，ｖｍａｘ］，然后再与前

２次求得的速度集合再求交集……直到可行速度
的交集为空集。

最终的可行速度的集合为［ｖｓ１，ｖｂ１］∩［ｖｓ２，

ｖｂ２］∩…∩［ｖｓｉ，ｖｂｉ］＝［ｖｓ，ｖｂ］，考虑到减少旅行时
间的需要，在最终的可行速度区间内取最大速度

ｖｂ作为车辆通过连续信号交叉口的最终控制车
速。需要说明的是，通过第 １个信号交叉口和通
过第２个信号交叉口的２个可行速度集合之间没
有交集并不说明控制失效，可以根据 ｖｂ＝ｖｂ１控制
车辆通过第１个信号交叉口之后，重新调整速度
使其在第２个信号交叉口绿灯期间通过。

需要注意的是，上述确定目标车速的过程没

有考虑交叉口前车辆排队的情况，在完全车联网

的环境下，交叉口中心控制单元可以实时接收到

交叉口进口道前车辆的运动状态信息，因此可以

实时获取进口道停车线前的排队长度及排队车辆

数。此外，当车流密度比较大时，根据 Ｙａｎｇ等［２２］

提出的基于交通波理论的排队消散时间预测方

法，可以预估后续车辆到达停车线的时刻，进而可

修正本文提出的网联自动驾驶车速控制模型，对

车速进行有效控制。

２．４　车速调整过程中加速度／减速度的确定方法
目标控制车速 ｖｂ确定之后，下一步就是速度

调整的过程。如果当前车辆的速度 ｖ０小于目标
控制车速 ｖｂ，车辆需要加速行驶，反之，则需减速
行驶。为了达到使车辆在下游交叉口绿灯时间内

到达交叉口的目的，需要在特定的时间内完成车

速调整的过程。本文以减少燃油消耗和污染物排

放为目的，考虑到加减速过程中乘客的舒适性需

求，速度变化应尽量平滑，因此采用 Ｘｉａ等［２０］
提

出的三角函数增长曲线来表征速度的变化。图 ５
为自动驾驶车辆加速和减速过程中速度变化的示

意图，其速度表达式如下：

ｖｂ－（ｖｂ－ｖ０）ｃｏｓ（ｍｔ）　　　　　　 ｔ∈ ０，π
２[ )ｍ

ｖｂ－（ｖｂ－ｖ０）
ｍ
ｎ
ｃｏｓ (ｎ ｔ－π２ｍ＋π２ )ｎ

　　　　　　　　　　　　 ｔ [∈ π
２ｍ
，
π
２ｍ
＋π
２ )ｎ

ｖｂ＋（ｖｂ－ｖ０）
ｍ
ｎ
　　 ｔ [∈ π

２ｍ
＋π
２ｎ
，
Ｌ
ｖｂ
－π
２ )ｎ

ｖｂ－（ｖｂ－ｖ０）
ｍ
ｎ
ｃｏｓｎｔ－Ｌ

ｖｂ
＋π
２( )ｎ

　　　　　　　　　　　　　ｔ [∈ Ｌ
ｖｂ
－π
２ｎ
，
Ｌ
ｖ ]























ｂ

（４）
式中：Ｌ为车辆距离下游交叉口的距离；ｍ和 ｎ为
速度曲线的形状参数，不同的（ｍ，ｎ）集合代表不
同的速度剖面，ｍ控制区域Ａ的加速度 ／减速度

０６２２
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图 ５　自动驾驶车辆加速和减速过程中速度变化示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｐｅｅｄｃｈａｎｇｅｄｕｒｉｎｇａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ａｎｄｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｕｔｏｍａｔｅｄｖｅｈｉｃｌｅ

变化率，ｎ控制区域 Ｂ和 Ｄ的加速度／减速度变化
率，ｍ和 ｎ的取值越大，表明车辆的加速度／减速
度越大。

要使车辆可以在特定的绿灯时刻到达交叉

口，应该保证图５中 Ａ部分的面积等于 Ｂ、Ｃ、Ｄ三
部分的面积之和，即

∫
π
２ｍ

０
［ｖｂ－（ｖｂ－ｖ０）ｃｏｓ（ｍｔ）］ｄｔ＋

　　∫
π
２ｍ＋

π
２ｎ

π
２

[
ｍ

ｖｂ－（ｖｂ－ｖ０）
ｍ
ｎ
ｃｏｓ (ｎ ｔ－

　　 π
２ｍ
＋π
２ ) ]ｎ

ｄｔ＋∫
Ｌ
ｖｂ
－π２ｎ

π
２ｍ＋

π
２

[
ｎ

ｖｂ＋

　　（ｖｂ－ｖ０）
ｍ ]ｎ ｄｔ＋∫

Ｌ
ｖｂ

Ｌ
ｖｂ
－π２

[
ｎ

ｖｂ－（ｖｂ－

　　ｖ０）
ｍ
ｎ
ｃｏｓ (ｎ ｔ－Ｌｖｂ ＋π２ ) ]ｎ

ｄｔ＝Ｌ （５）

式（５）经整理得

ｎ２－ｍ ｍｔ－π( )２ ｎ－ｍ２（２－π）＝０ （６）

当参数 ｍ固定时，式（６）可以看成是一个关
于 ｎ的一元二次方程，当且仅当 ｍ≥３．７１／ｔ时 ｎ

有实根，这里，ｔ＝Ｌ
ｖｂ
为车辆以目标车速 ｖｂ行驶到

达下游交叉口的时间。式（６）求解可得

ｎ＝ [１２ ｍ ｍｔ－π( )２ ＋

　　 ｍ２ π
２( )－ｍｔ

２

－４ｍ２（π－２
槡 ]） （７）

ｍ和 ｎ的值理论上是由车辆发动机的功率决
定的，但实际情况中往往受道路条件、行车安全以

及驾驶舒适性的限制。Ｙｉ和 Ｃｈｕｎｇ［２３］的研究表
明，考虑驾驶员及乘客乘坐舒适性的最大加速度

的绝对值不应超过２．５ｍ／ｓ２，而加速度变化率ｊ的
绝对值不能超过 １０ｍ／ｓ３。车辆最大加速度的变
化率可以通过式（８）计算：
ｊｍａｘ ＝－（ｖｂ－ｖ０）ｍｎ （８）

本文采用缓慢变速的变加速速度调整函数，

与以往的匀加速控制相比，速度调整方法计算相

对复杂，但乘客舒适性更好。

２．５　车速调整过程中的约束条件
城市道路上的交通流量很大，车辆难免会受

到路段上前方车辆的影响，为了保证交通安全，车

辆在速度调整过程中必须受到以下约束：

１）行驶过程中与前车之间的安全间距约束

Ｓ≥
ｖ２ｉ－１－ｖ

２
ｉ

２ａ
＋ｖｉΔｔ＋Ｄｉ－１ （９）

２）路段限速约束
ｖｍｉｎ≤ ｖｉ≤ ｖｍａｘ （１０）

３）最大加速度约束

ａ≤２．５ｍ／ｓ２ （１１）

４）加速度变化率约束
ｊ≤１０ｍ／ｓ３ （１２）
式中：ａ为车辆的加速度；ｊ为加速度的变化率；
Ｓ为前后车的安全间距；Δｔ为反应、机械延误等损
失时间之和；Ｄｉ－１为第 ｉ－１辆车的长度；ｖｉ为第 ｉ
辆车的速度；ｖｉ－１为第 ｉ－１辆车的速度。

３　模型仿真与验证

３．１　仿真实例
车联网环境下的交通系统相比传统环境变为

各部分相互联系、相互交织和相互影响的复杂巨

系统，难以用传统的数学建模等方法对其进行精

确的描述和仿真。而多智能体技术能够通过对微

观个体行为进行建模，并通过大量智能体的行动

和交互作用涌现出宏观现象，为交通仿真开辟了

一个新的途径。本文基于可编程的多智能体仿真

软件 ＮｅｔＬｏｇｏ开发仿真平台，把车辆和驾驶员作
为一个整体描述为车辆驾驶员智能体，将车联网
环境下速度控制方法写入智能体的行动规则，并

设定了代表中心控制系统的智能体，用于与车辆

１６２２
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驾驶员智能体实时信息交互，指导车辆驾驶员智
能体的运动。

本文的仿真道路为一条单车道道路，如图 ６
所示。仿真系统由 ３个信号交叉口构成，车辆自
西向东依次通过各个信号交叉口，控制区域总长

为１８００ｍ，相邻信号交叉口之间的距离为 ５００ｍ，
速度控制区域的起点位于下游第１个信号交叉口
前２００ｍ处。Ｌ１、Ｌ２、Ｌ３分别为车辆进入控制区域
时距下游第 １、第 ２、第 ３个信号交叉口的距离。
每个信号交叉口为固定两相位信号配时，为了简

化控制，将黄灯相位包含在红灯相位中。仿真中

选取的车型全部为小汽车，车长统一为 ５ｍ。仿
真验证过程中采用的具体参数设置如表 １所示。
本文中仿真参数 ｇ１１、ｇ２１、ｇ３１等的初始设置经过多
次调试，满足路段通行能力的要求。在仿真过程

中，只有当车辆与前车的距离满足安全间距约束

时，才能够按特定的速度变化曲线进行速度调整。

否则，需要重新调整速度变化曲线的形状参数，使

其满足前后车的安全间距约束。

本文搭建了 ２种不同的驾驶环境场景：①传
统驾驶环境场景，在仿真路段的起点处以一定的

来车率（低、中、高）生成车辆，并赋予其初速度

（在１０～６０ｋｍ／ｈ之间随机分配），然后在满足车
辆跟驰约束的条件下让车辆自由运行，即前方如

果有车，则停止，前方无车，则加速或匀速运行。

②车联网环境场景，车辆的生成方式与传统驾驶
环境下是一样的，所不同的是，当车辆运行到速度

控制区域的起点（第 １个交叉口前 ２００ｍ）时，车
辆的运动状态信息会被采集并发送到中心控制系

统（目标车速计算模块），中心控制系统则根

据收集到的信息计算目标车速并生成相应的速度

调整函数，再反馈给车辆，车辆即按反馈回的速度

调整函数调整速度直至达到目标车速。

车辆在行驶过程中的燃油消耗和污染物排放

量通过经典的 ＶＴＭｉｃｒｏ模型［２４２５］
计算得出，该模

型的输入是车辆的速度和加速度，输出是车辆每

秒的污染物排放及燃油消耗量。式（１３）为模型
表达式：

Ｍｙ，ｊ（ｋ）＝ｅｘｐ（ｖｉ（ｋ）Ｐｙａｉ（ｋ）） （１３）
式中：Ｍｙ，ｉ（ｋ）为第 ｉ辆车在步长 ｋ时的污染物排
放和燃油消耗量；ｖｉ（ｋ）为第 ｉ辆车在步长 ｋ时的
速度；ａｉ（ｋ）为第 ｉ辆车的加速度；Ｐｙ为系数矩阵，
根据橡树岭国家实验室的实验数据得出；ｙ为
ＣＯ、ＨＣ、ＮＯｘ排放和燃油消耗等因子。ＶＴＭｉｃｒｏ
模型不能评价 ＣＯ２ 的排放量。但是，根据文
献［２４］发现燃油消耗与 ＣＯ２排放量之间有着一定
关系，因此 ＣＯ２排放量可以通过该关系计算得到：
ＥＣＯ２，ｊ（ｋ）＝δ１ｖｉ（ｋ）＋δ２Ｅｆｕｅｌ，ｉ（ｋ） （１４）
式中：ＥＣＯ２，ｉ（ｋ）为车辆 ｉ在步长 ｋ时的 ＣＯ２排放
量；Ｅｆｕｅｌ，ｉ（ｋ）为车辆 ｉ在步长 ｋ时的燃油消耗量；δ１
和 δ２为系数，对于汽油车分别为 ３．５×１０

－８ｋｇ／ｍ

和２．３９ｋｇ／Ｌ，对于柴油车分别为１．１７×１０－６ｋｇ／ｍ
和２．６５ｋｇ／Ｌ［２４］。

根据∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｍｙ，ｉ（ｋ）可以得到整个交叉口的车

辆污染物排放和燃油消耗量，即

Ｅ（ｘ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
∫
ｔｏｕｔｉ

ｔｉｎｉ

Ｍｉ（ｖｉ（ｔ）ａｉ（ｔ））ｄｔ （１５）

式中：ｔｉｎｉ 为车辆进入控制区域的时刻；ｔ
ｏｕｔ
ｉ 为车辆

离开控制区域的时刻；ｉ为车辆序号；Ｎ为控制

图 ６　连续信号交叉口仿真路网

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｏａｄｎｅｔｗｏｒｋｏｆｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓ

２６２２
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表 １　仿真参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

参　数 数　值

ｖｍａｘ／（ｋｍ·ｈ
－１） ６０

ｖｍｉｎ／（ｋｍ· ｈ
－１） １０

Ｌ１／ｍ ４００
Ｌ２／ｍ ９００
Ｌ３／ｍ １４００
ａｍａｘ／（ｍ· ｓ

－２） ２．５
ａｍｉｎ／（ｍ· ｓ

－２） －２．５
ｊｍａｘ／（ｍ· ｓ

－３） １０
ｇ１１／ｓ １０
ｒ１１／ｓ ６０
ｇ２１／ｓ ８０
ｒ２１／ｓ ２０
ｇ３１／ｓ ３０
ｒ３１／ｓ ８０
仿真时间／ｍｉｎ １２０

区域内的车辆数。

３．２　仿真结果分析

本文在２种车流密度状态下分别进行了仿真
分析。当交通量低于４００ｐｃｕ／ｈ时（ｐｃｕ为标准车
当量数），为低车流密度状态，当交通量为 ４００～
１０００ｐｃｕ／ｈ时，为中、高车流密度状态，当交通量
高于１０００ｐｃｕ／ｈ时，为过饱和车流密度状态。此
时车流的排队及跟驰行为更加复杂，本文暂不考

虑这种状态。

仿真中通过 ＶＴＭｉｃｒｏ模型实时计算控制区
域内车辆的总油耗和 ＣＯ２排放量，并通过 Ｎｅｔ
Ｌｏｇｏ内置的仿真时钟实时采集车辆在控制区域内
的行程时间。图７为低密度车流下车辆有速度控
制和无速度控制单位时间内的平均燃油消耗量、

ＣＯ２排放量以及行程时间的比较。中、高车流密
度下这３个评价指标的比较与低密度车流下的类
似，本文不再一一列举，为了验证本文车速控制方

法的有效性，针对不同的车流密度，本文分别就有

速度控制和无速度控制 ２种情况下重复进行了
２０次仿真实验，实验结果如表２和表３所示。

从表２可以看出，在低密度车流下运用本文
车速控制方法，网联自动驾驶车辆通过连续 ３个
信号交叉口的单位时间平均燃油消耗量以及 ＣＯ２
排放量降低了３０％以上，行程时间减少了约 ５％。
这是因为该车速控制方法减少了车辆行驶过程中

的速度波动，并且加、减速的过程更加平滑，从而

有效减少了单位时间内的平均燃油消耗量和 ＣＯ２
排放量。但是，由于用于速度控制的目标车速是

不断求交集得出来的，尽管有效减少了停车次数，

但相比较于自由流速度会低一些，因此平均行

程时间相比较于无速度控制的情况降低不明显。

图 ７　低密度车流下车辆通过连续 ３个信号交叉口的

平均燃油消耗量、ＣＯ２排放量和行程时间比较

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，ＣＯ２
ｅｍｉｓｓｉｏｎｓａｎｄｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｗｈｅｎｖｅｈｉｃｌｅｐａｓｓｅｓｔｈｒｏｕｇｈｔｈｒｅｅ

ｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｌｏｗｔｒａｆｆｉｃｄｅｎｓｉｔｙ

表 ２　低密度车流下有速度控制和无速度控制车辆的

平均燃油消耗量、ＣＯ２排放量、行程时间比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｈｉｃｌｅａｖｅｒａｇｅｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，

ＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｓａｎｄｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｗｉｔｈａｎｄ

ｗｉｔｈｏｕｔｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒｌｏｗｔｒａｆｆｉｃｄｅｎｓｉｔｙ

指　标
有速度控制 无速度控制

平均值 标准差 平均值 标准差

燃油消耗量／（Ｌ·ｓ－１） １．９６ １．１４ ２．８５ １．８８

ＣＯ２排放量／（ｍｇ·ｓ
－１） ４．６８ ２．７１ ７．０５ ４．５０

行程时间／ｓ １９２．３１ １９．３７ ２０１．７５ ６３．１３

但从图７（ｃ）可以看出，在车联网环境下加入速度
控制之后，不同车辆行程时间的标准差明显减小，

路段上车流的运行趋于相对稳定的状态。

表３为中、高密度车流下有速度控制和无速
度控制车辆的平均燃油消耗量、ＣＯ２排放量和行
程时间的比较。可以看出，在中、高密度车流下，

车辆行程时间减少了 １５％以上，同时平均燃油消
耗量和 ＣＯ２排放量降低了约 ２０％。这是因为当
车流密度比较高时，传统驾驶环境下车辆速度不

３６２２
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受控制，一旦前方车辆遇到红灯减速停车会造成

后续接连几辆车延误时间的增加，而适当的速度

控制可以使得整体交通流的运行更加连续和稳

定。因此，在中、高密度车流下更能体现出车联网

环境下速度控制的优势。

为了进一步验证本文提出的连续信号交叉口

车速控制方法相比于单点信号交叉口车速控制方

法的有效性，在本文既定的仿真场景下，运用 Ｘｉａ
等

［２０］
提出的单点信号交叉口车速控制方法控制

车辆通过仿真路段，并对比 ２种控制方法下网联
自动驾驶车辆通过速度控制区域的平均行程时

间、燃油消耗量和 ＣＯ２排放量。
不同车速控制方法下车辆的平均燃油消耗

量、ＣＯ２排放量和行程时间的比较如表 ４所示。
可以看出，针对单点信号交叉口的车速控制方法，

由于车辆在每个信号交叉口前都需要进行速度调

整，其在单位时间内控制区域内车辆的平均燃油

消耗量以及 ＣＯ２排放量均高于本文提出的连续
信号交叉口车速控制方法。但在低密度车流下，

车辆的平均行程时间要优于本文的车速控制方

法。这是因为本文的目标车速是考虑减少车速的

波动而不断求交集得出来的，在低密度车流下，与

Ｘｉａ等［２０］
针对单点交叉口的车速控制方法相比，

本文提出的面向连续信号交叉口的车速控制方法

计算出的目标车速会略小一些，从而车辆的平均

表 ３　中、高密度车流下有速度控制和无速度控制

车辆的平均燃油消耗量、ＣＯ２排放量、行程时间比较

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｈｉｃｌｅａｖｅｒａｇｅｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，

ＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｓａｎｄｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔ

ｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒｍｅｄｉｕｍａｎｄｈｉｇｈｔｒａｆｆｉｃｄｅｎｓｉｔｙ

指　标
有速度控制 无速度控制

平均值 标准差 平均值 标准差

燃油消耗量／（Ｌ·ｓ－１） ７．２５ ３．４７ ９．３６ ２．９４

ＣＯ２排放量／（ｍｇ·ｓ
－１） １８．４９ ４．８１ ２３．０５ ４．７４

行程时间／ｓ ２８７．１２ １０．２８ ３４０．７７ ２０．５６

表 ４　不同车速控制方法下车辆的平均燃油消耗量、

ＣＯ２排放量、行程时间比较

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｈｉｃｌｅａｖｅｒａｇｅｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，

ＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｓａｎｄｔｒａｖｅｌｔｉｍｅａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓ

方　法

燃油消耗量／
（Ｌ·ｓ－１）

ＣＯ２排放量／
（ｍｇ·ｓ－１）

行程时间／
ｓ

低密度 中、高密度 低密度 中、高密度 低密度 中、高密度

单点信号

交叉口
２．６８ ９．６２ ６．４１ ２３．２７ １６４．７６ ２８３．４９

连续信号

交叉口
１．９６ ７．２５ ４．６８ １８．４９ １９２．３１ ２８７．１２

行程时间也稍多一些。而在中、高车流密度下，车

辆之间有较强的跟驰行为，此时，针对单点信号交

叉口的车速控制方法在减少车辆的平均行程时间

方面并没有明显的优势。因此，从节能减排的角

度考虑，本文提出的面向连续信号交叉口的车速

控制模型要优于针对单点信号交叉口的车速

控制。

４　结　论

１）本文利用车联网环境下自动驾驶车辆可
以与路侧设施以及区域中心控制系统实时通信的

特征，根据下游各信号交叉口的信号相位信息以

及车辆距各信号交叉口的距离计算出使车辆能够

在下游各信号交叉口绿灯期间通过的相对恒定的

运行速度，并考虑了驾驶舒适性的需要，合理地选

取速度变化过程中的控制参数，使速度调整过程

尽可能得平缓。

２）初步的仿真结果显示，在低密度车流下，
本文车速控制方法能够减少 ３０％以上的平均燃
油消耗量以及 ＣＯ２排放量，但对平均行程时间的
降低作用不明显；在中、高密度车流下，运用本文

车速控制方法不仅能够减少平均燃油消耗量以及

ＣＯ２排放量，并且可以显著节省车辆的平均行程
时间；通过与针对单点信号交叉口的车速控制模

型的对比，本文提出的面向连续信号交叉口的车

速控制方法节能减排效果更优。

虽然现在车联网和自动驾驶技术尚未大规模

普及，但近年来与此相关的技术正快速发展，车联

网与自动驾驶技术的测试与应用已成为中国多家

车企、互联网公司以及各大高校研究的热点。本

文的研究能够对未来自动驾驶汽车和车联网技术

在城市交通规划与管理中的应用推广起到积极

作用。

本文的研究仍有一些不足之处，目前的连续

信号交叉口车速控制模型只考虑了一条车道上行

驶的一列车队，未涉及换道及超车的控制，对多车

道环境下的车速控制仍需进一步研究；当车流密

度比较大时，排队车流会对车速控制模型产生一

定影响，因此对高饱和状态下的车速控制模型仍

需深入研究；此外，对车辆的速度控制方法是针对

单车进行的，在车辆网环境下针对多车协同、车车

交互的车速控制方法将是下一步的研究方向。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］安实，姚焓东，姜慧夫，等．信号交叉口绿色驾驶车速控制方

法［Ｊ］．交通运输系统工程与信息，２０１５，１５（５）：５３５９．
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ｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，２０１３，１７（１）：３１４１．

［２１］ＡＨＮＫ，ＲＡＫＨＡＨ，ＡＳＣＥＭ，ｅｔａｌ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｖｅｈｉｃｌｅｆｕｅｌ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｓｐｅｅｄａｎｄ

ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｌｅｖｅｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２００２，１２８（２）：１８２１９０．

［２２］ＹＡＮＧＨ，ＲＡＫＨＡＨ，ＩＥＥＥＭ，ｅｔａｌ．Ｅｃｏｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅａｄａｐｔｉｖｅ

ｃｒｕｉｓｅｃｏｎｔｒｏｌａｔｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｑｕｅｕｅ

ｅｆｆｅｃｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｙｓ

ｔｅｍｓ，２０１７，１８（６）：１５７５１５８５．

［２３］ＹＩＫＳ，ＣＨＵＮＧＪＴ．ＮｏｎｌｉｎｅａｒｂｒａｋｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｖｅｈｉｃｌｅＣＷ／

ＣＡｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／ＡＳＭＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ，

２００１，６（１）：１７２５．

［２４］ＲＡＫＨＡＨ，ＡＨＮＫ，ＴＲＡＮＩＡ．ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＶＴｍｉｃｒｏｍｏｄ

ｅｌｆｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｈｏｔｓｔａｂｉｌｉｚｅｄｌｉｇｈｔｄｕｔｙｖｅｈｉｃｌｅａｎｄｔｒｕｃｋｅｍｉ

ｓｓｉｏｎｓ［Ｊ］．ＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈＰａｒｔＤ：ＴｒａｎｓｐｏｒｔａｎｄＥｎｖｉ

ｒｏｎｍｅｎｔ，２００４，９（１）：４９７４．

［２５］ＡＨＮＫ．Ｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇ

［Ｄ］．Ｂｌａｃｋｓｂｕｒｇ：ＶｉｒｇｉｎｉａＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃＩｎｓｔｉｔｕｔｅａｎｄＳｔａｔｅＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙ，１９９８．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

　作者简介：

　鹿应荣　女，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：智能

交通。

许晓彤　女，硕士研究生。主要研究方向：车联网交通系统。

丁川　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：交通行

为建模与仿真。

鲁光泉　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：车路协

同与驾驶行为。

Ｃｏｎｎｅｃｔｅｄａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｖｅｈｉｃｌｅｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｔｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅ
ｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓ

ＬＵＹｉｎｇｒｏｎｇ１，ＸＵＸｉａｏｔｏｎｇ１，ＤＩＮＧＣｈｕａｎ１，２，，ＬＵＧｕａｎｇｑｕａｎ１

（１．ＢｅｉｊｉｎｇＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｆｏｒＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＶｅｈｉｃｌｅＩｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅＳｙｓｔｅｍａｎｄＳａｆｅｔｙＣｏｎｔｒｏｌ，ＳｃｈｏｏｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｆＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅＳａｆｅｔｙａｎｄＥｎｅｒｇｙ，ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｆｕｅｌｅｃｏｎｏｍｙａｎｄｒｅｄｕｃｅｅｍｉｓｓｉｏｎｓｏｎｔｈｅｕｒｂａｎｒｏａｄ，ａｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌ
ｍｅｔｈｏｄｉｎｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｖｅｈｉｃｌｅｓｔｏｉｎｔｅｒａｃｔｗｉｔｈｔｈｅｒｏａｄｓｉｄｅ
ｆａｃｉｌｉｔｉｅｓａｎｄｔｈｅｒｅｇｉｏｎａｌｃｅｎｔｅｒｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｕｔｏ
ｍａｔｉｃｄｒｉｖｉｎｇｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｃｏｍｐｕｔｅｓａｃｏｎｓｔａｎｔｓｐｅｅｄｔｈａｔａｖｅｈｉｃｌｅｃａｎｐａｓｓｍｕｌｔｉｐｌｅｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｓｉｇ
ｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｂｔａｉｎｅｄｉｎａｄｖａｎｃｅｓｕｃｈａｓｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｖｅｈｉｃｌｅ
ａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｓｉｇｎａｌｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｓｉｇｎａｌｐｈａｓｉｎｇａｎｄｔｉｍｉｎｇｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏ
ｇｕａｒａｎｔｅｅｄｒｉｖｉｎｇｃｏｍｆｏｒｔａｎｄａｖｏｉｄｓｈａｒｐａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ／ｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｔｔｈｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎ，ｗｅｕｓｅｔｈｅｓｍｏｏｔｈ
ｃｕｒｖｅｏｆｔｒｉｇｏｎｏｍｅｔｒｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎｔｏｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｓｐｅｅｄｄｕｒｉｎｇｔｈｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｒｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．
Ｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｅｍｂｏｄｙｉｎｇｔｈｅｃｈａ
ｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｎｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅ
ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｉｎｗｈｉｃｈｔｈｅｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，ＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｓａｎｄｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｕｎｄｅｒｔｈｅｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｏｓｅｗｉｔｈｏｕｔｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｈｅｎｖｅｈｉｃｌｅｓｐａｓｓｔｈｒｅｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃ
ｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｗｈｅｎｖｅｈｉｃｌｅｓｇｏｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｔｈｒｅｅｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｌｏｗｔｒａｆｆｉｃｄｅｎｓｉ
ｔｙ，ｔｈｅａｖｅｒａｇｅｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｓａｒｅｒｅｄｕｃｅｄｂｙｍｏｒｅｔｈａｎ３０％ ｂｙｔｈｅａｉｄｏｆｔｈｅｓｐｅｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｔｈｅｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙａｂｏｕｔ５％；ｔｈｅｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｓｃａｎ
ｂｅｒｅｄｕｃｅｄｂｙａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙ２０％，ａｎｄｔｈｅｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙａｂｏｕｔ１５％ ｕｎｄｅｒｔｈｅｍｅｄｉｕｍａｎｄｈｉｇｈ
ｔｒａｆｆｉｃｄｅｎｓｉｔｙ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｅｉｓｏｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃ
ｔｉｏｎ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｉｎｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｓｈａｓｓｏｍｅａｄｖａｎｔａｇｅｓｉｎｅｎｅｒｇｙ
ｓａｖｉｎｇａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ；ｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌ；ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｉｇｎａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒ
ｓｅｃｔｉｏｎｓ；ｃｏｎｎｅｃｔｅｄｖｅｈｉｃｌｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０３０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１５１８：３５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１１．０９３３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＳｃｉｅｎｃｅＦｕｎｄｏｆＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅＳａｆｅｔｙａｎｄＥｎｅｒｇｙ（ＫＦ１８０５）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆ

Ｃｈｉｎａ（Ｕ１７６４２６５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｄｉｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １１月
第４４卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１８０３２６；录用日期：２０１８０４０８；网络出版时间：２０１８０４２０１０：２９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１９．０９５１．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１７７２０３８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｈｌｚ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：王晓明，刘辉，韩龙柱，等．激波诱导推力矢量喷管不同气体喷注时的性能分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４
（１１）：２２６７２２７２．ＷＡＮＧＸＭ，ＬＩＵＨ，ＨＡＮＬＺ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｈｏｃｋｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｎｏｚｚｌｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｓ
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激波诱导推力矢量喷管不同气体喷注时的性能分析

王晓明１，刘辉２，韩龙柱３，４，，袁修干１

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．中国航发商用航空发动机有限责任公司，

上海 ２００２４１；　３．北京航空航天大学 生物与医学工程学院，北京 １０００８３；

４．北京航空航天大学 生物医学工程高精尖创新中心，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对激波诱导推力矢量控制研究仅限于主流和次流气体为同种气体的研究
现状，开展了不同次流气体分子质量对推力矢量性能的影响规律研究。首先采用二阶精度

ＡＵＳＭ＋格式和 ｋωＳＳＴ两方程湍流模型求解三维 Ｆａｖｒｅ平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，模拟了喷管
复杂干扰内流场。然后计算了 Ｈｅ、Ｎ２和 ＣＯ２等次流气体在不同注气角度、注气压力和主流落
压比下的矢量偏转角度和推力系数。计算结果表明：平均分子质量越小的次流气体矢量偏转

角度越大，推力损失越小。因此可选用平均分子质量小的气体作为次流气源，或者将从燃烧室

引出的高温燃气与分子质量小的气体混合。

关　键　词：推力矢量喷管；推力系数；矢量偏转角；多组分；数值模拟
中图分类号：Ｖ４３５＋．２３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２２６７０６

　　现代战争对飞行器的机动性要求越来越高。
而推力矢量控制技术的应用可有效提高飞行器的

机动性能，减小飞行阻力，提高隐身及生存能力，

因此越发受到人们的重视。而传统的机械式推力

矢量控制技术系统复杂，质量大，响应时间长，基

于减重增效的考虑，研究更高效的推力矢量发动

机已成为未来飞行器性能提高的关键技术之

一
［１３］
。激波诱导推力矢量控制技术是在喷管扩

张段注入二次流体形成激波，改变喷管出口气流

的方向，来实现推力矢量控制。该技术系统结构

简单，响应时间极短，是一种理想的技术方案
［４７］
。

国外的激波诱导推力矢量控制技术研究最初

始于 ２０世纪 ６０年代，主要针对火箭发动机开展
了一系列燃气和液体二次喷射矢量控制的技术研

究，其中液体二次喷射激波诱导推力矢量控制方

案在一些战术导弹上已成功应用
［８］
。从 ２０世纪

９０年代开始，美国的 ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙ实验室开展了
针对航空发动机的流体控制推力矢量控制技术的

研究工作，取得了较大进展
［５］
。而国内相关领域

研究开展于 ２０世纪 ９０年代末，理论和试验研究
资料相对匮乏，只局限于稳态条件下次流喷射角

度、喷射位置等几何因素对推力矢量性能影响规

律的分析研究。

激波诱导推力矢量喷管的次流气源可以从发

动机燃烧室引气，也可以由单独的气源供气。因

此，根据气源的不同，次流的种类也不尽相同。而

现有研究主要针对主流和次流为同种气体的情

况，本文则主要研究了不同工质次流气体条件下

喷管的推力矢量性能。通过对喷管内流场进行数

值模拟，分析比较次流的渗透高度、喷管的矢量偏

转角和推力系数等参数，研究次流的分子质量对

推力矢量性能的影响规律，从而选择合适的次流
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气体，提高矢量喷管的性能。

１　数值方法

喷管内流场为超声速、可压缩气体，密度脉动

不能忽略，因此 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程中的湍流脉动
项采用 Ｆａｖｒｅ提出的质量加权平均［９］

。为使

Ｆａｖｒｅ平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程封闭，Ｆａｖｒｅ平均得
出的雷诺扩散项和雷诺导热项由梯度扩散假设封

闭，其中湍流施密特数（Ｓｃ）和普朗特数（Ｐｒ）均设
为０．９。雷诺应力项由 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设封闭，湍流
黏性由 ｋωＳＳＴ（ＳｈｅａｒＳｔｒｅｓｓＴｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流模型
方程获得

［１０］
。

依据上述说明，笛卡儿坐标系下多组分守恒

型控制方程的形式如下：

ρ
ｔ
＋
（ρｕｊ）
ｘｊ

＝０

（ρｕｉ）
ｔ

＋
（ρｕｉｕｊ＋δｉｊｐ）

ｘｊ
＝ 
ｘｊ
（τｉｊ＋τ′ｉｊ）

（ρＥ）
ｔ

＋
（ρｕｊＨ）
ｘｊ

＝ 
ｘｊ
（ｕｉ（τｉｊ＋τ′ｉｊ））＋

　　 
ｘｊ

μ
Ｐｒ
＋
μｔ
Ｐｒ( )
ｔ

ｈ
ｘ( )
ｊ

（ρｋ）
ｔ

＋
（ρｕｊｋ）
ｘｊ

＝ 
ｘｊ
（μ＋δｋμｔ）

ｋ
ｘ( )
ｊ

＋

　　τ′ｉｊ
ｕｉ
ｘｊ
－βρｋω

（ρω）
ｔ

＋
（ρｕｊω）
ｘｊ

＝

　　 
ｘｊ
（μ＋δωμｔ）

ω
ｘ( )
ｊ

＋ργ
μｔ
τ′ｉｊ
ｕｉ
ｘｊ
－βρω２＋

　　２（１－Ｆ１）
ρσω２
ω
·
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·
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ｘｊ

（ρＹｓ）
ｔ

＋
（ρｕｊＹｓ）
ｘｊ

＝ 
ｘｊ
μ＋μｔ
Ｓｃ
·
Ｙｓ
ｘ( )








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
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























ｊ

（１）
式中：Ｅ、Ｈ和 ｈ分别为总能、总焓和静焓；τｉｊ和
τ′ｉｊ分别为分子应力张量和湍流应力张量；μ和 μｔ
分别为层流黏性和湍流黏性；Ｙｓ为各组分质量分
数；其余变量定义可参见文献［１０］。

气体守恒方程为

ｐ＝ρＲＴ∑
Ｎ

ｓ＝１

Ｙｓ
Ｍ( )
ｓ

（２）

式中：ｐ、ρ和 Ｔ分别为气体压力、密度和温度；Ｒ
为理想气体常数；Ｍｓ为各组分分子质量。

控制方程的无黏通量向量采用 ＡＵＳＭ（Ａｄ
ｖｅｃｔｉｏｎＵｐｓｔｒｅａｍＳｐｌｉｔｔｉｎｇＭｅｔｈｏｄ）格式的改进型

ＡＳＵＭ＋格式进行离散［１１］
：

Ｆｊ＋１２ ＝
１
２
Ｍａｊ＋１２（ｌ＋ｒ）－

　　 １
２ Ｍａｊ＋１２ Δｊ＋

１
２
＋Ｐｊ＋１２ （３）

式中：各变量符号说明参见文献［１１］。
通过对原始变量进行 ＭＵＳＣＬ（ＭｏｎｏｔｏｎｅＵｐ

ｓｔｒｅａｍｃｅｎｔｒｅｄＳｃｈｅｍｅｓｆｏｒＣｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎＬａｗｓ）差
值，可提高到二阶精度

［１２］
。黏性通量向量采用中

心差分离散。时间推进采用 ＬＵＳＧＳ（ＬｏｗＵｐｐｅｒ
ＳｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ）隐式格式［１３］

。

２　程序验证及算例

２．１　物理模型
将文献［１４］中的氮气垂直喷入超声速空气

流场的试验结果来验证程序的准确性。其试验台

为５００ｍｍ×１５０ｍｍ×１５０ｍｍ的三维槽道，其结构
平面图如图 １所示。计算网格为 ３１８×６９×６９，
在喷射口和壁面处局部加密。表１给出了主流场
中的空气参数和喷射入口处的氮气参数

［１４］
。

图 １　氮气喷射试验台几何构型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｎｉｔｒｏｇｅｎｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔｅｓｔｂｅｄ

表 １　空气流和氮气流物性参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒａｉｒ

ｓｔｒｅａｍａｎｄｎｉｔｒｏｇｅｎｓｔｒｅａｍ

参　数 空 气 流 氮 气 流

Ｍａ ３．７１ １．０

ｐ／ＭＰａ １．２３６ ０．６０６

Ｔ／Ｋ ３０１ ３０１
ＹＮ２ ０．７６６４ １
ＹＯ２ ０．２３３６ ０

　　注：Ｍａ—马赫数；ＹＮ２—氮气组分质量分数；ＹＯ２—氧气组分

质量分数。

２．２　计算结果

图２为马赫数等值线，图 ３为喷射口附近区
域的流线，ｘ、ｙ分别为空气流入方向和氮气注入
方向。氮气从喷射口欠膨胀喷出，超声速气流通

过 ＰｒａｎｄｔｌＭｅｙｅｒ膨胀在喷射口外形成马赫盘。
由于喷射气流与主流的交叉干扰作用，在喷射口

８６２２
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上游区域形成弓形激波。弓形激波前流场压力升

高，致使壁面边界层分离，进而形成了一个与弓形

激波相交的分离激波。另外，在喷射口下游区域

形成再压缩激波。如图 ２和图 ３所示，干扰流场
复杂的激波结构，马赫盘和分离涡系结构都被数

值方法很好的捕捉。

图４为计算所得壁面压力分布与试验数据结
果对比，ｐ∞为空气来流总压，Ｌ为氮气喷射孔中心
线到入口的距离（即３３０ｍｍ）。由图４可见，计算
结果与试验数据吻合得很好，只是在喷射口下游

计算所得压力的峰值比试验数据略低。

由上述分析可知，ＡＵＳＭ＋格式和 ｋωＳＳＴ湍
流模型能够很好地模拟横向喷流的流场结构，计

算结果也与试验数据吻合得很好，验证了数值方

法的可靠性，因此该方法可以应用到激波诱导推

力矢量喷管不同气体喷注时的性能分析研究。

图 ２　马赫数等值线

Ｆｉｇ．２　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｎｔｏｕｒｌｉｎｅｓ

图 ３　喷射口附近区域流线

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｎｅａｒｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｒｉｆｉｃｅ

图 ４　壁面压力分布

Ｆｉｇ．４　Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

３　不同气体喷注时性能分析

３．１　物理模型
喷管全长为７８ｍｍ，喉部直径 ４７ｍｍ，喷管出

口面积与喉部面积之比为 ２．０９。由于在相同条
件下，矩形注气口的推力矢量性能优于同面积的

圆形注气口
［１５］
，因此本模型在喷管扩张段开设周

向角度４０°，宽度３ｍｍ的矩形注气口。该注气口
的中心线距喷管入口的距离为喷管全长的 ０．７５，
次流方向与喷管轴线夹角为 θ。由于几何和流场
结构的对称性，沿对称面选取一半作为研究对象。

计算模型的网格如图５所示。
喷管主流气体为空气，其中氮气的质量分数

为０．７６６４，氧气的质量分数为 ０．２３３６，入口总压
为１ＭＰａ和１．５ＭＰａ，出口环境压强为一个标准大
气压，则主流落压比（ＮＰＲ）分别为 １０和 １５。次
流气体分别为 Ｈｅ、Ｎ２和 ＣＯ２气体，其质量分数均
为１，次流与主流总压之比（ＳＰＲ）分别为 ０．８和
１．０，马赫数为１，注气角度 θ分别为 ９０°和 １０５°，
垂直和逆向主流喷入。主流和次流的总温均为

３００Ｋ。

图 ５　激波诱导推力矢量喷管计算网格

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆｓｈｏｃｋｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｎｏｚｚｌｅ

３．２　评价标准
通过数值计算可得到喷管矢量偏转角和推力

系数作为推力矢量性能指标
［１６］
。

矢量偏转角度为

α＝ａｒｃｔａｎ（ＦＮ／ＦＡ） （４）
式中：ＦＮ和 ＦＡ分别为轴向力和侧向力，可对喷管
出口气流积分得到。

推力系数为

ＣＲ，ｉ＝ＦＲ／（Ｆｉ，ｐ＋Ｆｉ，ｓ） （５）

式中：ＦＲ ＝ Ｆ２Ａ＋Ｆ
２

槡 Ｎ为合推力，Ｆｉ，ｐ和 Ｆｉ，ｓ分别为
主、次流理想等熵推力，可由理论计算得出。

次流与主流质量流量比为

ω＝Ｗｓ／Ｗｐ （６）
式中：Ｗｓ和 Ｗｐ分别为次流和主流的质量流量，可

９６２２
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分别对喷管入口和次流入口积分得到。

３．３　计算结果
图６～图 ８所示的状态：次流为 Ｈｅ，ＮＰＲ＝

１０，ＳＰＲ＝１．０，θ＝９０°。图 ６为 Ｈｅ注入喷管流场
后压强分布。如图 ６所示，激波诱导推力矢量喷
管的流场结构与第２节中验证模型的流场结构相
似，二次流气体喷入喷管扩张段，通过 Ｐｒａｎｄｔｌ
Ｍｅｙｅｒ膨胀在喷射口外形成马赫盘，由于次流的
阻碍作用，在喷射口上游形成弓形激波，主流通过

弓形激波流动方向发生偏转，在喷管出口产生侧

向推力，实现矢量控制。

图７为Ｈｅ注入喷管流场后在对称面上质量分

图 ６　流场压强分布

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图 ７　Ｈｅ质量分数等值线

Ｆｉｇ．７　Ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｌｉｎｅｓｏｆｈｅｌｉｕｍ

图 ８　在对称面 ｘ＝０．０６６ｍ处 Ｈｅ和 Ｎ２的

质量分数沿 ｙ方向的分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｈｅｌｉｕｍａｎｄｎｉｔｒｏｇｅｎｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎ

ａｌｏｎｇｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｔｘ＝０．０６６ｍｏｎｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

数等值线图。如图７所示，Ｈｅ注入喷管流场后渗
透到一定高度，压强逐渐降低，ｙ方向速度逐渐减
小，受喷管主流的推动作用，然后转弯平行于喷管

壁面流动。

图８为对称面上注气口下游 ｘ＝０．０６６ｍ处，
Ｈｅ和喷管主流中的 Ｎ２沿 ｙ方向的质量分数分布
曲线。Ｈｅ在靠近壁面处质量分数很低，随着高度
的增加质量分数迅速变大，由于受回流涡结构的

影响，在 ｙ为 －０．０３１～－０．０２８之间，质量分数
的增大趋势变缓，之后随高度增加质量分数又迅

速增大，在 ｙ为 －０．０２６～－０．０２３之间达到相对
稳定的接近于 １的值，然后随着高度的增大又逐
渐减小，直至为零。而主流中Ｎ２的质量分数变化
与 Ｈｅ正好相反。

图９为 ＮＰＲ＝１０，ＳＰＲ＝１．０，θ＝９０°和 １０５°
时，Ｈｅ、Ｎ２和 ＣＯ２气体在对称面 ｘ＝０．０６６ｍ处沿
ｙ方向质量分数分布曲线。由图９可知，３种气体
在此处的质量分数分布情况近似相同，在相同高

度上，分子质量大的气体质量分数略高。即分子

质量越大，渗透高度越大。这说明，分子质量小的

气体由于渗透高度较低对主流的阻碍作用就会相

应降低，从而减少推力损失。

图 ９　在对称面 ｘ＝０．０６６ｍ处不同次流气体的

质量分数沿 ｙ方向的分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎａｌｏｎｇｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗｇａｓａｔｘ＝０．０６６ｍｏｎ

ｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

０７２２
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表２为 ＮＰＲ＝１０，ＳＰＲ＝１．０时，不同注气角
度下矢量性能参数对比。由表 ２可知，在不同注
气角度下，矢量偏转角均随次流气体分子质量的

增大逐渐减小。推力系数则近似相等，随分子质

量的增大略微减小。分子质量越小，次流与主流

的质量流量比 ω越小。说明分子质量小的气体
在单位质量流量下产生的矢量偏转角更大，而推

力损失更小。

表３为 ＳＰＲ＝１．０，注气角度为 １０５°时，不同
ＮＰＲ下矢量性能参数对比。由表 ３可知，在不同
ＮＰＲ下，矢量偏转角均随次流气体分子质量的增
大逐渐减小。另外，在 ＮＰＲ发生变化时，分子质
量小的气体其矢量偏转角变化的程度更大。推力

系数则近似相等，随分子质量的增大略微减小。

表４为 ＮＰＲ＝１０，注气角度为 １０５°时，不同
ＳＰＲ下矢量性能参数对比。由表 ４可知，在不同
ＳＰＲ下，矢量偏转角均随次流气体分子质量的增
大逐渐减小。推力系数则近似相等。

表 ２　不同注气角度下矢量喷管性能参数对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｃｔｏｒｎｏｚｚｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｓｉｎｊｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｓ

气　体 θ／（°） α／（°） ＣＲ，ｉ ω

Ｈｅ
９０ ４．９１ ０．９１２ ０．０２６
１０５ ５．０８ ０．９０６ ０．０２６

Ｎ２
９０ ４．８９ ０．９１１ ０．０３５
１０５ ４．９６ ０．９０５ ０．０３５

ＣＯ２
９０ ４．８０ ０．９１０ ０．０４４
１０５ ４．８８ ０．９０４ ０．０４４

表 ３　不同 ＮＰＲ下矢量喷管性能参数对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｃｔｏｒｎｏｚｚｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＮＰＲｓ

气　体 ＮＰＲ α／（°） ＣＲ，ｉ

Ｈｅ
１０ ５．０８ ０．９１２
１５ ４．７３ ０．８８６

Ｎ２
１０ ４．９６ ０．９１１
１５ ４．６６ ０．８８５

ＣＯ２
１０ ４．８８ ０．９１０
１５ ４．６１ ０．８８４

表 ４　不同 ＳＰＲ下矢量喷管性能参数对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｃｔｏｒｎｏｚｚｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＳＰＲｓ

气　体 ＳＰＲ α／（°） ＣＲ，ｉ

Ｈｅ
０．８ ４．０９ ０．９１７
１．０ ５．０８ ０．９１２

Ｎ２
０．８ ３．９７ ０．９１７
１．０ ４．９６ ０．９１１

ＣＯ２
０．８ ３．９３ ０．９１７
１．０ ４．８８ ０．９１０

４　结　论

本文通过在不同注气角度、ＳＰＲ和 ＮＰＲ条件
下求解多组分 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，模拟了不同种
类次流气体喷注时，激波诱导推力矢量喷管的推

力矢量性能。

１）在相同的物性参数条件下，次流气体的分
子质量越小，次流与主流的质量流量比越小，所产

生的矢量偏转角越大，推力损失也越小。因此，质

量分数小的次流气体有着更高的推力矢量效率。

２）在进行系统设计时，选用平均分子质量小
的气体作为次流气源，或者将从燃烧室引出的高

温燃气与分子质量小的气体混合减小其平均分子

质量，可以提高激波诱导推力矢量喷管的推力矢

量性能。
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００５０

行车环境下钢轨轮廓自动配准方法

王昊１，，王胜春１，２，王卫东１

（１．中国铁道科学研究院，北京 １０００８１；　２．中国铁道科学研究院 基础设施检测研究所，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：针对行车环境下列车晃动和环境噪声对钢轨磨耗测量的影响，提出了一种
轨腰小圆弧自动提取方法，实现了钢轨轮廓的高精度配准。首先，提出了基于截断残差直方图

的多项式拟合方法，寻找廓形最优拟合曲线，降低了噪声对轮廓拟合的影响；然后，针对拟合曲

线的曲率分布特征，提出了基于动态窗口的最大曲率熵区间搜索算法实现轨腰小圆弧的自动

分割；最后，基于两侧轨腰小圆弧拟合２个圆心作为匹配基准点，实现钢轨测量轮廓与标准设
计轮廓的对齐配准。静态实验结果表明，该方法的系统测量误差均值和标准差都控制在

０．０１ｍｍ之内，具有较小的测量误差和良好的重复性。现场动态测量也验证了该方法在行车环
境下的重复性精度，多次测量结果的重复性良好，钢轨磨耗动态测量偏差控制在０．２ｍｍ以内。

关　键　词：钢轨磨耗；轮廓配准；曲率熵；结构光；行车环境
中图分类号：Ｕ２１６．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２２７３１０

　　钢轨是铁路运输的主要载体，其直接支撑并
引导机车车辆的车轮前行。随着列车高速、重载、

高密度的运行，钢轨的磨耗问题日益突出
［１］
。长

期以来，对于钢轨磨耗的检测，铁路工务部门多采

用专用卡尺的方式进行人工定期抽样检测，该方

式效率低，精度由于人工摆放及读数偏差难以保

证。近年来，随着激光摄像技术的快速发展，基于

结构光视觉测量的钢轨磨耗检测技术得到了广泛

的应用，国内外相关机构研制出多种类型的车载

动态钢轨磨耗测量系统。该技术利用车载激光摄

像组件获取钢轨轮廓断面的高分辨率激光图像，

并通过图像处理、结构光测量、形状配准等方法，

识别出轨形与基准点，再与相应标准轨廓的基准

点进行对齐比较，得到所测量钢轨断面的磨耗值。

Ａｌｉｐｐｉ等［２］
最先对钢轨轮廓及磨耗测量中的

图像处理技术进行了系统化研究，综合激光扫描

和图像处理技术实现了轮廓光条的提取和重构。

Ａｔｔｉｖｉｓｓｉｍｏ等［３］
提出了一种用于估计轮轨作用关

系的钢轨轮廓测量系统，可用于指导钢轨打磨。

Ｍａｇｎｕｓ等［４］
发明了一种基于给定波长结构光的

钢轨磨耗实时测量系统。Ｌｉｕ等［５］
提出了一种基

于结构光的钢轨磨耗快速测量方法，利用轨腰大

小圆拟合圆心实现了轨廓图像对齐。占栋等
［６］

提出了一种钢轨轮廓全断面高精度动态视觉测量

方法，建立了钢轨轮廓视觉测量的全局测量模型。

Ｍｏｌｌｅｄａ等［７］
提出了一种基于机器视觉的非接触

式钢轨轮廓测量系统，并用于钢轨生产质量评价。

在钢轨磨耗测量的过程中，选取准确有效的

匹配基准点将系统的钢轨测量轮廓与标准设计轮

廓对齐，这一过程称之为轮廓的配准，之后按照钢

轨磨耗定义计算相关磨耗值。文献［８］以曲率作
为轮廓曲线各线段的形状特征，利用固定的曲率

阈值来分割轮廓曲线上的各段圆弧，并选择曲率

半径为２０ｍｍ的圆弧区段来拟合圆心作为轮廓对

Administrator
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180322.1646.002.html


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　

齐的匹配基准点，该方法数据处理量小，可以快速

有效地完成对磨耗的实时测量，但钢轨的测量轮

廓由于系统标定、车体振动及光条中心线提取等

过程引入的噪声干扰
［９１２］
，轮廓曲线各区段的实

际曲率值并不是固定不变的，仅依靠曲率作为阈

值难以对轮廓曲线进行准确分割。

文献［１３］采用最近点迭代（ＩｔｅｒａｔｉｖｅＣｌｏｓｅｓｔ
Ｐｏｉｎｔ，ＩＣＰ）［１４］算法确定轨腰轮廓点从测量坐标系
到轨道设计坐标系的几何校正参数，仅采用单一传

感器实现了基准测量和磨耗测量，该算法测量重复

性高，且实现成本低，为了提高算法效率，将迭代搜

索限制在较小的局部区域内进行，但该算法易受轨

腰上的噪声数据影响，特别是当轨腰上存在脏污泥

土等凸状斑点干扰时，测量精度有较大的损耗，此

外若车体发生激烈的晃动，过小的搜索区域容易使

迭代求解陷入局部最优，得到错误的校正参数。

本文针对列车运行环境下由于车体晃动、轨

腰污损等造成的干扰，提出了一种基于截断残差

直方图多项式拟合和动态窗口曲率熵的轨腰小圆

弧自动提取方法，并基于提取的 ２段圆弧区域分
别拟合２个圆心作为基准与标准设计轮廓对齐配
准，有效克服了动态行车环境下列车晃动及轨腰

噪声对磨耗测量造成的影响。

１　钢轨磨耗测量原理
基于结构光的测量技术是当前视觉测量领域

的研究重点和热点，已被广泛应用于工业测量的

各个领域。该技术主要利用激光发射器生成具有

特定形状的光场，与被测物体相交形成三维轮廓

断面，经图像传感器采集得到物体的三维点云数

据。钢轨磨耗测量是一种典型的结构光测量应用

技术，其测量原理如图１所示。
首先，采用线结构光视觉传感装置扫描钢轨

断面生成钢轨的廓形光条图像。然后，对图像进

行细化操作，进一步提取光条的中心线。之后，通

过坐标变换将２个轮廓半断面合成为１个全断面
廓形。具体操作方法是：根据预先标定好的激光

摄像组件的参数矩阵，将提取的光条中心线的二

维图像坐标转换为三维物理坐标，即得到钢轨截

面的真实三维轮廓。最后，分别提取左右两侧轨

廓上曲率半径为２０ｍｍ的圆弧区域拟合２个圆心
作为匹配基准点进行空间配准，将三维钢轨测量

轮廓与标准设计轮廓统一到同一空间坐标系下进

行比对，计算测量点与对应标准轨上的匹配基准

点之间的欧氏距离，得到钢轨轮廓上各点的磨耗

值（注：因为轨头在使用过程中存在磨耗，不适合

图 １　钢轨磨耗测量原理

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒａｉｌｗｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

作为配准的基准，而轨腰和轨底状态较稳定，所以

选取轨腰和轨底连接处半径为２０ｍｍ的圆弧拟合
２个圆心作为匹配基准点来进行轨廓对齐）。

２　钢轨轮廓配准
图２（ａ）为标准６０ｋｇ／ｍ钢轨的轮廓结构，轮

廓曲线由多段直线和圆弧组成。其中，轨腰由一

段半径为４００ｍｍ的圆弧 ＣＤ和半径为 ２０ｍｍ的
圆弧 ＤＥ组成。从第 １节中的分析已知，轮廓配
准的关键在于从轨腰数据中精确地提取小圆区

域。曲率能够很好地反映轮廓曲线各区段的形状

特征，各区段的曲率分布如图２（ｂ）所示。理想情
况下，从大圆弧 ＣＤ到小圆弧 ＤＥ及从小圆弧 ＤＥ
到线段 ＥＦ的曲率均存在显著的阶跃变化，利用
曲率很容易将小圆区域 ＤＥ提取出来。而列车行
车环境下，由于受到随机噪声、标定误差、车体扰

动和采集设备自身等诸多因素的影响，实测的轮廓

数据中存在大量不确定的噪声干扰（见图 ２（ｃ））。
因此，依靠固定的曲率值分割小圆是行不通的。

针对这一问题，本文首先对轮廓离散点数据

进行多项式拟合，去除噪声干扰；之后基于动态窗

口最大曲率熵阈值分割方法提取小圆区域；最后

根据小圆区域的数据点拟合小圆圆心作为与对应

的标准轨小圆圆心相匹配的基准点，经几何旋转

平移后实现与标准轨轮廓的配准。

２．１　基于截断残差直方图多项式拟合的数据预
处理

　　图３（ａ）为受噪声干扰的轨廓光条图像，轨腰

４７２２
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图 ２　钢轨轮廓结构及各区段曲率分布

Ｆｉｇ．２　Ｒａｉｌｐｒｏｆｉｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｃｕｒｖａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｅａｃｈｓｅｃｔｉｏｎ

图 ３　轨廓噪声

Ｆｉｇ．３　Ｒａｉｌｐｒｏｆｉｌｅｎｏｉｓｅ

处的光条亮度和宽度都呈现不均匀的变化，导致

提取的光条中心线不够平滑，进一步导致图３（ｂ）
中经坐标变换后得到的空间轮廓点发生与曲率无

关的杂乱起伏变化，使得基于曲率特性的小圆区

域提取变得非常困难。因此，需要对轨廓数据进

行预处理，去除噪声干扰。

基于最小二乘法的多项式拟合方法是一种常

见的数值逼近方法，可以用来对曲线进行平滑去

噪。如果利用多项式对实测的空间轮廓点坐标

（ｘｎ，ｙｎ）进行拟合，则可记为

ｘ^ｎ ＝∑
ｋ

ｉ＝０
ｐｉｙ

ｋ
ｎ （１）

式中：ｋ为多项式阶次；ｐｉ为多项式拟合系数；ｎ＝
１，２，…，Ｎ为空间轮廓点索引，Ｎ为参与拟合的总
点数（注：ｘｎ→ｙｎ不满足函数映射关系，而 ｙｎ→ｘｎ
满足映射关系，因此这里将 ｙｎ作为自变量，^ｘｎ作
为因变量来建立拟合函数）。

利用最小二乘法求解优化问题：

ａｒｇｍｉｎ
ｋ，Ｐ ∑

Ｎ

ｎ＝１
（^ｘｎ－ｘｎ）

２

Ｐ＝［ｐ０，ｐ１，…，ｐｋ
{

］

（２）

即寻求与轮廓点（ｘｎ，ｙｎ）距离的平方和误差
（ＳＳＥ）最小的曲线 ｘ＝ｆ（ｙ），函数 ｆ（ｙ）称为拟合
函数或最小二乘解。这里，令 Ｒｅ＝ｘ^ｎ－ｘｎ，称之
为残差，表示拟合估计值与实际观察值之间的差，

如果拟合结果正确，则残差可近似为误差的观测

值，且满足误差的分布特性。

对图３（ｂ）中所示的轮廓数据分别进行多次
拟合，得到的误差统计如表１所示。

从表１中可以看到，当拟合阶次取４时，拟合
误差最小。但事实上，由于噪声点的干扰，残差平

方和最小不一定意味着最优拟合结果。图 ４为
４次和６次拟合的轮廓曲线，虽然 ４次拟合具有
更小的数值误差，但６次拟合的曲线穿过了更多

表 １　空间轮廓点多项式拟合误差统计

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｒｒｏｒｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇ

ｏｆｓｐａｔｉａｌｐｒｏｆｉｌｅｐｏｉｎｔｓ

拟合阶次 平方和误差 确定系数 均方根误差

１ ２０８６２ ０．３９３４ １２．３４

２ ６５１６ ０．８０７８ ６．９２２

３ １３８９ ０．９５９６ ３．２０７

４ ５１．９３ ０．９９８５ ０．６２３

５ ５３．０７ ０．９９８５ ０．６３２

６ ６７．１４ ０．９９８ ０．７１３

７ ７９．４２ ０．９９７７ ０．７７９

８ ９２．６９ ０．９９７３ ０．８４４

９ １０４．８ ０．９９７ ０．９０１

５７２２
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的真实轮廓点，且曲线形状与轨腰形状更加吻合。

图５为图 ３（ｂ）的残差统计直方图。可以看
到，４次拟合的残差分布近似于均匀分布，轮廓点
比较均匀地分布在拟合曲线两侧；而 ６次拟合的
残差分布则近似于正态分布，大部分轮廓点位于

或紧贴拟合曲线。自然条件下的测量误差满足

图 ４　不同阶次的轮廓点拟合结果

Ｆｉｇ．４　Ｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｒｏｆｉｌｅｐｏｉｎｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｄｅｒｓ

图 ５　残差统计直方图

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｈｉｓｔｏｇｒａｍ

正态分布，说明６次拟合的结果更加趋于真实。
为了得到残差满足正态分布的最优拟合曲线，

本文提出了基于截断残差直方图的多项式拟合方

法，寻找最优的拟合阶次，使拟合曲线穿过尽可能

多的空间轮廓点，降低了噪声对拟合结果的影响。

拟合过程即求解以下优化问题：

ｋｏｐｔ＝ａｒｇｍａｘ
ｋ ∑

Ｎ

ｎ＝１
Ｈ（^ｘｎ－ｘｎ）

ｓ．ｔ．Ｈ（ｘ）＝
１　　 ｘ∈ ［－ε，ε］
０　　{ 其他

（３）

式中：［－ε，ε］为残差截断区间，ε为截断参数，
属于经验因子，设置过大易受噪声干扰，而过小又

会造成信号损失。理想的 ε应使得截断区间内的
残差直方图分布接近正态分布，如图６所示。

图 ６　截断残差直方图与正态分布

Ｆｉｇ．６　Ｔｒｕｎｃａｔｅｄｒｅｓｉｄｕａｌｈｉｓｔｏｇｒａｍａｎｄｎｏｒｍａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

２．２　基于动态窗口曲率熵的轨腰小圆弧自动提
取方法

　　图７为标准轨的轨腰区域数据拟合前后的曲
率对比。可以看到，拟合后的轨腰曲率分布较为

平滑，有效降低了噪声点干扰。但由于系统成像、

光条提取及曲线拟合等过程中存在不可避免的误

差，导致拟合后的曲率分布并不符合理想的方波，

大圆（图２（ａ）中ＣＤ段）和小圆（图２（ａ）中ＤＥ段）

图 ７　标准轨的轨腰轮廓曲率

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖａｔｕｒｅｏｆｓｔａｎｄａｒｄｒａｉｌｗａｉｓｔｐｒｏｆｉｌｅ

６７２２
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区域都存在一定的波动。大圆区域曲率整体比较

平稳，而小圆区域变化则较为剧烈。

信息熵由信息论之父香农于１９４８年提出，用
来描述信号的不确定性。某信号的熵值越大，则

该信号的无序程度越高。将拟合后的轨廓曲率看

作一维信号，记作 Ｓｎ（ｎ＝１，２，…，Ｎ）。从图７中
观察到，大圆区域的信号平稳有序，近似于均匀分

布，而小圆区域信号变化剧烈近似于正态分布。

因此，通过对整个信号区域｛Ｓｎ｝进行滑窗遍历，
寻找曲率熵最大的区域，即可确定小圆区域。具

体过程描述如下。

对于拟合曲线方程 ｘ＝ｆ（ｙ），其上的曲率定
义为

Ｓｎ ＝
ｘ″ｎ

（１＋ｘ′２ｎ）
３
２

（４）

区间（ｎ，ｎ＋ｗ）上的曲率概率分布定义为

ｑｉ＝
Ｓｉ

∑
ｎ＋ｗ

ｊ＝ｎ
Ｓｊ

　ｉ＝ｎ，ｎ＋１，…，ｎ＋ｗ （５）

则该区间的曲率熵可记作

Ｅ（ｎ，ｗ）＝－∑
ｎ＋ｗ

ｊ＝ｎ
ｑｊｌｂｑｊ （６）

给出了曲率熵的定义后，其随分割点位置和

窗口大小的变化分布如图 ８所示，小圆分割问题
就转换为在曲面上搜索曲率熵值最大的点位置问

题。从图 ８中可以观察到，较大值的点都集中在
某一区域，因此选择合适的起始点有利于提高搜

索效率。

至此，轨腰小圆分割问题可表示为求解如下

优化问题：

（ｎｏｐｔ，ｗｏｐｔ）＝ａｒｇｍａｘ
ｎ，ｗ

Ｅ（ｎ，ｗ） （７）

图９为基于动态窗口的最大曲率熵区间搜索
过程。由于系统误差的影响，拟合后小圆区域的

图 ８　曲率熵变化分布

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｕｒｖａｔｕｒｅｅｎｔｒｏｐｙ

图 ９　基于动态窗口的最大曲率熵区间搜索

Ｆｉｇ．９　Ｍａｘｉｍｕｍｃｕｒｖａｔｕｒｅｅｎｔｒｏｐｙｉｎｔｅｒｖａｌｓｅａｒｃｈ

ｂａｓｅｄｏｎｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｏｗ

曲率分布由近似均匀分布（黑色）变为近似正态

分布（蓝色），且分布区间变宽，导致由以上算法

求得的大小圆分割点与实际有些许偏差。设小圆

区域的真实点数为 Ｄ，则利用式（８）对分割点位
置 ｎｏｐｔ进行修正，第３节中将通过实验分析验证修
正后的分割精度和稳定性。

ｎ′ｏｐｔ＝ｎｏｐｔ＋
ｗｏｐｔ－Ｄ
２

（８）

２．３　基于轨腰小圆弧拟合圆心的轮廓对齐配准
众所周知，通过任意 ２个匹配基准点可以将

实测钢轨廓型统一到标准钢轨廓型所在的坐标系

下进行重合比对，因为轨头在使用过程中被逐渐

磨耗，所以不适合选取匹配基准点，轨腰和轨底不

存在磨耗变形现象，所以选取该位置两侧轨腰上

小圆弧的圆心作为匹配基准点是比较合理的。

轨腰和轨底结合部为半径 ２０ｍｍ的小圆弧
（６０ｋｇ／ｍ钢轨为例），理论上所有属于小圆的点
到圆心的距离都应为 ２０ｍｍ，所以以轨腰数据点
到圆心的距离建立优化目标函数，此距离与

２０ｍｍ半径的绝对差应取得极小值。
为此，设拟合的小圆圆心为 Ｏ（珓ｘ，珓ｙ），轨腰数

据点为 （ｘｉ，ｙｉ），则可建立目标函数：

ｆｉ（ｘ）＝ ｘｉ－珓( )ｘ２＋（ｙｉ－珓ｙ）
２－２０２

　　ｉ＝１，２，…，ｎ （９）
通过最小二乘法求解 ｍｉｎｆｉ（ｘ）得到小圆圆

心的最优值。

求得２个小圆圆心后，根据 ２对点之间的空
间匹配关系可以求得几何校正参数，即旋转平移

矩阵。将采集图像中的钢轨断面经旋转平移后实

现与标准钢轨断面的对齐配准。按照相应磨耗的

位置定义，计算采集钢轨垂直磨耗、侧面磨耗位置

处坐标与标准位置坐标的差值即可得到钢轨磨

耗值。

７７２２
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３　实验与分析

３．１　实验环境及数据
为了验证本文方法的正确性和有效性，针对

线下实验室环境和线上行车环境分别进行了误差

分析以及重复性精度验证实验，如图１０所示。
实验室静态实验采用 ６０ｋｇ／ｍ的精密加工标

准钢轨作为标准测量块，长度为 ０．２ｍ。结构光
视觉采集前端采用 ＰｈｏｔｏＦｏｃｕｓＣＭＯＳ面阵相机和
２Ｗ近红外线激光器。计算机硬件配置为：Ｉｎｔｅｌ
３．０ＧＨｚ四核ＣＰＵ，４Ｇ１３３３ＭＨｚ内存。图像分辨
率为１３１２像素 ×１０８２像素，相机曝光时间设置
为０．１ｍｓ。

行车现场动态实验基于车载式轨廓测量系

统，分别对３条实际线路各 ５次测量历史数据进
行测量精度重复性对比。测试路段长度为１００ｍ，
列车行驶速度约为８０ｋｍ／ｈ。

图 １０　实验环境与结构光图像

Ｆｉｇ．１０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｌｉｇｈｔｉｍａｇｅ

３．２　线下静态实验及误差分析
图１１为实测标准轨左右两侧小圆区域的分

割及对应圆心拟合结果。利用实测廓形小圆区域

的数据点拟合的左右两侧圆心坐标为：ＯＬ ＝
（４３．９７，－１６９．７），ＯＲ ＝（１０４．１，－１７１．２）。如
图１２所示，标准设计廓形小圆区域的真实圆心坐
标为：珟ＯＬ ＝（３０．１０２，４１．５８１），珟ＯＲ ＝（３０．１０２，
４１．５８１）。根据这２对匹配基准点的对应关系建
立方程：

ＲＯＬ＋Ｔ＝珟ＯＬ
ＲＯＲ ＋Ｔ＝珟Ｏ

{
Ｒ

（１０）

图 １１　实测标准轨的小圆区域分割及圆心拟合结果

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｍａｌｌｃｉｒｃｌｅａｒｅａｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄ

ｃｉｒｃｌｅｃｅｎｔｅｒｆｉｔｔｉｎｇｆｏｒａｃｔｕａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｔａｎｄａｒｄｒａｉｌ

图 １２　基于左右侧小圆圆心的标准轨轮廓对齐

Ｆｉｇ．１２　Ａｌｉｇｎｍｅｎｔｏｆｓｔａｎｄａｒｄｒａｉｌｐｒｏｆｉｌｅｏｎｌｅｆｔａｎｄ

ｒｉｇｈｔｓｉｄｅｏｆｓｍａｌｌｃｉｒｃｌｅｃｅｎｔｅｒ

８７２２
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　　求得旋转矩阵 Ｒ和平移向量 Ｔ，将实测廓形
与标准设计廓形对齐，如图１２所示。

对齐后的轨廓如图 １３所示。定义钢轨顶面
宽１／３处（距标准工作边）为垂磨点，钢轨踏面下
１６ｍｍ处为侧磨点。通过对标准轨进行 ７７５次重
复采集，统计垂磨值和侧磨值的变化来验证测量

的系统误差和静态重复性精度。

图１４为７７５次静态重复测量的垂磨和侧磨
数值统计结果。可以看到，测量最大误差垂磨为

０．０２３４５ｍｍ，侧磨为 ０．０３７０１ｍｍ。经统计得到
系统测量误差均值，垂磨为 ０．００４２ｍｍ，侧磨为
０．００８４ｍｍ；测量标准差垂磨为 ０．００３３ｍｍ，侧磨
为０．００５９ｍｍ。

图 １３　标准轨廓形对比

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔａｎｄａｒｄｒａｉｌｐｒｏｆｉｌｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

图 １４　系统测量误差及静态重复性精度

Ｆｉｇ．１４　Ｓｙｓｔｅｍｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒａｎｄｓｔａｔｉｃ

ｒｅｐｅａｔａｂｉｌｉｔｙａｃｃｕｒａｃｙ

３．３　线上动态实验及重复性验证
图１５为针对行车现场受噪声干扰轨廓图像

的小圆区域分割和圆心拟合结果。可以看出，本

文方法具有较强的抗干扰能力，有效克服了噪声

的影响。这里，利用拟合小圆的半径统计值来评

价分割的稳定性。现场选取１００ｍ长钢轨，每１ｍ
采集４个轨廓断面，共计 ４００个测量断面。小圆
半径统计结果如图１６所示，固定的曲率阈值分割
方法

［８］
拟合的小圆半径均值为 １９．５３ｍｍ，标准差

为２．３０４ｍｍ；而本文方法拟合的小圆半径均值为
２０．０５ｍｍ，标准差为０．０９２ｍｍ。

本文提出的钢轨磨耗测量方法已经应用于几

十台轨道检查车或探伤车上。在多条实际线路

的运用中表明，该技术测量结果重复性良好，

测量精度较高，行车环境下自身重复性精度小于

０．２ｍｍ［１５］。以左轨垂磨为例，图 １７为 ３条实际
线路各取１００ｍ钢轨，分别经 ５次测量后的钢轨
磨耗值波形对比。

图 １５　噪声干扰轨廓数据的小圆分割和圆心拟合结果

Ｆｉｇ．１５　Ｓｍａｌｌｃｉｒｃｌｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄｃｉｒｃｌｅｃｅｎｔｅｒ

ｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｏｆｒａｉｌｐｒｏｆｉｌｅｗｉｔｈｎｏｉｓｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

９７２２
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图 １６　动态测量中拟合小圆的半径变化

Ｆｉｇ．１６　Ｒａｄｉｕｓｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｍａｌｌｆｉｔｔｉｎｇｃｉｒｃｌｅ

ｗｉｔｈｄｙｎａｍｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

图 １７　钢轨磨耗测量的动态重复性精度

Ｆｉｇ．１７　Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｐｅａｔａｂｉｌｉｔｙａｃｃｕｒａｃｙｏｆ

ｒａｉｌｗｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

４　结　论

本文对行车环境下用于钢轨磨耗测量的轨廓

自动匹配方法进行了系统化研究。

１）针对轨腰条纹图像中心点，经坐标变换后
得到空间轮廓点数据，并基于截断残差直方图多

项式拟合去除噪声干扰。

２）提出了一种基于动态窗口曲率熵的轨腰
小圆弧自动分割方法，经圆弧拟合圆心作为匹配

基准点实现实测轮廓与标准设计轮廓的空间

配准。

３）静态实验结果表明本文方法的系统测量
误差均值和标准差都控制在 ０．０１ｍｍ之内，具有
较小的测量误差和良好的重复性。现场动态测量

验证了本文方法在行车环境下的重复性精度，多

次测量结果的重复性良好，钢轨磨耗动态测量偏

差控制在０．２ｍｍ以内，有效克服了行车环境下晃
车及轨腰噪声对磨耗测量造成的影响，满足现场

作业的要求。
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ＪＩＡＱＱ，ＷＡＮＧＢＸ，ＬＵＯＸＺ．Ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｏｆｃｅｎｔｒａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

ｏｆｌｉｇｈｔｓｔｒｉｐｅｉｎｓｕｂｐｉｘｅｌｉｎ３Ｄｓｕｒｆａｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎ

ｌｉｇｈｔｓｅｃｔｉｏｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１０，１８（２）：３９０３９６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］孙军华，王伟华，刘震，等．基于结构光视觉的钢轨磨耗测量

方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１０，３６（９）：１０２６１０２９．

ＳＵＮＪＨ，ＷＡＮＧＷ Ｈ，ＬＩＵＺ，ｅｔａｌ．Ｒａｉｌｗｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｌｉｇｈｔｖｉｓｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，３６（９）：１０２６

１０２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ ＢＥＳＬＰＪ，ＭＣＫＡＹＮＤ．Ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆ３Ｄ

ｓｈａｐｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｏｎＰａｔｔｅｒｎＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＭａｃｈｉｎｅ

Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，１９９２，１４（２）：２３９２５６．

［１５］王昊，王胜春，潘大海，等．车载非接触式钢轨磨耗测量方法

研究及应用［Ｊ］．铁道建筑，２０１７，５７（１２）：９７１０１．

ＷＡＮＧＨ，ＷＡＮＧＳＣ，ＰＡＮＤＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｏｎｔｒａｉｎｂｏｒｎｅｎｏｎｃｏｎｔａｃｔｒａｉｌｗｅａｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

［Ｊ］．ＲａｉｌｗａｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，５７（１２）：９７１０１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王昊　男，博士研究生，副研究员。主要研究方向：机器视觉、

结构光测量。

王胜春　男，博士。主要研究方向：机器视觉、图像处理、缺陷

检测。

王卫东　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：铁道工

程、结构光测量。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

Ａｕｔｏｍａｔｉｃｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｒａｉｌｐｒｏｆｉｌｅｉｎｔｒａｉｎｒｕｎｎｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ
ＷＡＮＧＨａｏ１，，ＷＡＮＧＳｈｅｎｇｃｈｕｎ１，２，ＷＡＮＧＷｅｉｄｏｎｇ１

（１．ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＲａｉｌｗａｙＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＩｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅＩｎｓｐｅｃｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＲａｉｌｗａｙＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｒａｉｎｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｎｏｉｓｅｏｎｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｔｒａｃｋ
ｗｅａｒ，ｗｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｕｔｏｍａｔｉｃｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｏｆｓｍａｌｌｃｉｒｃｕｌａｒａｒｃｏｆｔｈｅｒａｉｌｗａｉｓｔ，ａｎｄａｃｈｉｅｖｅｄｔｈｅ
ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｒａｉｌｐｒｏｆｉｌｅ．Ｆｉｒｓｔ，ａｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｒｕｎｃａｔｅｄｒｅｓｉｄｕａｌｈｉｓｔｏ
ｇｒａｍｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｆｉｎｄｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｐｒｏｆｉｌｅａｎｄｒｅｄｕｃｅｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｎｏｉｓｅｏｎｐｒｏｆｉｌｅ
ｃｕｒｖｅｆｉｔｔｉｎｇ；Ｔｈｅｎ，ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｃｕｒｖａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅ，ｔｈｅｉｎｔｅｒｖａｌｓｅａｒｃｈ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｄｙｎａｍｉｃｗｉｎｄｏｗ’ｓｍａｘｉｍｕｍｃｕｒｖａｔｕｒｅｅｎｔｒｏｐｙｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅａｕｔｏｍａｔｉｃｓｅｇ
ｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｓｍａｌｌｃｉｒｃｕｌａｒａｒｃ；Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｗｏｃｉｒｃｌｅｃｅｎｔｅｒｓｗｅｒｅｆｉｔｔｅｄａｓｍａｔｃｈｉｎｇｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐｏｉｎｔｓｂａｓｅｄｏｎ
ｓｍａｌｌｃｉｒｃｕｌａｒａｒｃｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓ，ａｎｄｔｈｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｆｒｏｍｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｐｒｏｆｉｌｅｔｏｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｄｅｓｉｇｎｅｄｐｒｏｆｉｌｅ
ｗａｓｒｅａｌｉｚｅｄ．Ｔｈｅｓｔａｔｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅａｎｖａｌｕｅｏｆｓｙｓｔｅｍｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒａｎｄｓｔａｎｄ
ａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄａｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｗｉｔｈｉｎ０．０１ｍｍｗｉｔｈｓｍａｌｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｓａｎｄｈｉｇｈｒｅｐｅａｔａｂｉｌｉ
ｔｙ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｔｅｓｔａｌｓｏｖｅｒｉｆｉｅｄｔｈｅｒｅｐｅａｔａｂｉｌｉｔｙａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｎｔｈｅｔｒａｉｎｒｕｎｎｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，
ａｎｄｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｒａｉｌｗｅａｒｉｓｗｉｔｈｉｎ０．２ｍｍｗｉｔｈｈｉｇｈｒｅｐｅａｔａｂｉｌｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒａｉｌｗｅａｒ；ｐｒｏｆｉｌｅｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎ；ｃｕｒｖａｔｕｒｅｅｎｔｒｏｐｙ；ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｌｉｇｈｔ；ｔｒａｉｎｒｕｎｎｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０２１０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０３２２１７：３６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０３２２．１６４６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＴｈｅＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｌａｎｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＲａｉｌｗａｙＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ（Ｊ２０１６Ｇ００３）；ＭａｊｏｒＲｅｓｅａｒｃｈ

ＰｌａｎｏｆＣｈｉｎｅｓｅＲａｉｌｗａｙＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ（２０１５Ｇ００１Ｂ）；ＢｅｉｊｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｌａｎｎｉｎｇＰｒｏｊｅｃｔ（Ｄ１７１１０６０００６００００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｈａｏ１９８４＠ｒａｉｌｓ．ｃｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１８０１１２；录用日期：２０１８０３１６；网络出版时间：２０１８０５１２１７：２８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０４．１９０８．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１７０５４４６，５１６４１５０８）；国家“９７３”计划 （２０１４ＣＢ０４６４０５）；河北省自然科学基金 （Ｅ２０１５２０３２７１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｋｅｗｅｉ７２９＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：胡建军，张铎，张香兰，等．一种复合方法抑制叶尖泄漏的试验及模拟研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１１）：
２２８３２２９１．ＨＵＪＪ，ＺＨＡＮＧＤ，ＺＨＡＮＧＸＬ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｕｄｙｏｎｔｉｐｌｅａｋａｇｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｂｙａｃｏｍｐｏｕｎｄ
ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１１）：２２８３２２９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００３８

一种复合方法抑制叶尖泄漏的试验及模拟研究

胡建军１，２，，张铎２，张香兰２，孔祥东１

（１．燕山大学 机械工程学院，秦皇岛 ０６６００４；　２．燕山大学 建筑工程与力学学院，秦皇岛 ０６６００４）

　　摘　　　要：为了强化涡轮叶顶间隙泄漏抑制，提出了将被动式气动封严与叶尖几何改
型方法相结合用于抑制叶尖泄漏及其损失的流动调控新方案。对叶顶凹槽与自发射流耦合的

３种典型方案进行了模型试验和数值模拟，探讨了 ２种被动式抑制方法的耦合机理。研究表
明，叶顶凹槽与自发射流（ＳＴＩ）之间存在明显耦合作用，当自发射流出口位于凹槽底部时，自
发射流与凹槽涡（ＧＶ）预先掺混，导致２种抑制效应相互抵消，无法对泄漏流形成有效抑制，为
不良耦合。而当自发射流出口位于凹槽压力边或吸力边时，自发射流的反吹阻滞效应与凹槽

涡的动能耗散效应相叠加，对泄漏流形成２次有效封堵，为有效的耦合方案，而且以自发射流
出口位于凹槽吸力边时，对泄漏流的抑制效果最佳。

关　键　词：叶尖泄漏；自发射流 （ＳＴＩ）；凹槽涡 （ＧＶ）；流动耦合；数值模拟
中图分类号：ＴＫ４７４．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２２８３０９

　　涡轮叶顶间隙的存在使得流体工质在叶片压
力面和吸力面压差驱动下产生叶尖泄漏流（Ｔｉｐ
ＬｅａｋａｇｅＦｌｏｗ，ＴＬＦ），这对整个叶栅通道的流场特
性和流动损失均产生了重要影响

［１２］
。根据是否

需要外界能量输入，叶尖泄漏控制可分成主动控

制和被动控制２种。

在叶尖泄漏主动控制技术方面，ｖａｎＮｅｓｓ［３］

和李钢
［４］
等利用离子体放电控制泄漏流，改善了

总压损失和流动阻塞；何育军等
［５］
提出了一种双

闭环主动快速控制系统，研制出一种能主动控制

叶顶间隙高度变化的作动装置；牛茂升
［６］
对采用

叶顶主动喷气控制叶栅通道内流场特性进行了研

究，比较了不同喷气参数对泄漏流的抑制效果；徐

逸钧等
［７］
搭建了一套可控热变形机匣模型试验

证台，研究了变工况下机匣的变形量及其对叶尖泄

漏的抑制作用。目前，主动控制虽然已经展示出了

很好的控制效果，但由于执行机构复杂、可靠性低、

需要额外能量等缺点，还停留在基础研究阶段。

被动控制一般通过对叶尖或机匣进行几何改

型来实现，例如在叶尖加装叶冠
［８１０］
、改变叶尖形

状
［１１１３］

或对机闸进行造型
［１４１６］

等。虽然一些被

动控制方法已经得到了工程应用，但在变工况时

被动泄漏抑制的效果还不是很理想；另外，叶尖几

何改型对间隙变化非常敏感
［１３］
，间隙增大后泄漏

抑制效果急剧恶化。

被动式气动封严是另外一类有应用前景的叶

尖泄漏控制方法。与叶尖几何改型控制方法相

比，气动封严方法不受转、静部件剐蹭的机械限

制，对转、静之间的间隙也不敏感。１９９５年，Ａｕｘｉ

ｅｒ［１７］提出根据叶片表面压力分布特点，自发生成

一股气流用于叶尖泄漏控制的想法，其主要原理

是利用逆向自发射流（ＳｐｏｎｔａｎｅｏｕｓＴｉｐＩｎｊｅｃｔｉｏｎ，
ＳＴＩ）阻滞泄漏流动，从而达到减小泄漏量的目的。

２００７年，维也纳科技大学的 Ｈａｍｉｋ和 Ｗｉｌｌｉｎｇｅｒ［１８］

Administrator
新建图章
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根据该原理提出一种具体的开孔方案，并对性能潜

力进行了分析。２０１３年起，胡建军等［１９２０］
通过实

验和数值模拟手段分析了三维叶栅模型下自发射

流与叶尖泄漏流相互作用特性及其泄漏抑制效果。

为了获得更优的叶尖泄漏抑制效果，本文提

出将被动式气动封严与叶尖几何改型相结合用于

抑制叶尖泄漏及其损失。然而，叶尖几何改型方

案众多，本文选取了自发射流与叶顶凹槽耦合以

体现代表性。根据自发射流出口与叶顶凹槽的相

对位置不同，构建了３种典型耦合方案，对比了不
同耦合方案的泄漏抑制效果。通过分析不同方案

的间隙泄漏特性和流场分布，筛选出了耦合特性

良好的方案，并探讨了叶顶凹槽耦合自发射流的

泄漏抑制机理。

１　试验模型及测量结果分析
试验模型以 Ｄｕｒｈａｍ平面叶栅为原型［２１］

，如

图１（ａ）所示。由于本文主要考察自发射流与叶
顶凹槽耦合对叶尖泄漏的抑制效果，因此沿着

图 １　叶顶凹槽耦合自发射流的数值模型和试验模型

Ｆｉｇ．１　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｉｐ

ｇｒｏｏｖｅｃｏｕｐｌｅｄｗｉｔｈＳＴＩ

叶顶泄漏流动方向从三维模型上剖切出一段，形

成一个准二维模型用于初步考察不同耦合方案的

泄漏抑制效果，暂不考虑叶栅通道内三维流动的

影响。通过在叶片前缘附近截取一段轴向弦长

１０ｍｍ且带有 １个自发射流孔道的部分得到准二
维的试验及数值模型，如图１（ｂ）、（ｃ）所示。

试验模型基于相似原理进行了设计，如

图１（ｂ）所示，而数值模型与试验模型保持完全一
致，如图１（ｃ）所示。由于待测试验模型内流动不
存在自由液面，故不考虑表面张力的作用。重力

与压缩性对流场的影响也可忽略，故不考虑韦伯

相似、弗劳德相似及马赫相似。而在试验模型中，

黏性力、压力和惯性力起主导作用，故本试验模型

在满足几何相似条件下，其动力学相似的决定准

则数取雷诺数，表达式如下：

ρｐυｐＬｐ
μｐ

＝
ρｍυｍＬｍ
μｍ

＝Ｒｅ （１）

式中：ρ为流体密度，ｋｇ／ｍ３；υ为流速，ｍ／ｓ；Ｌ为特
征长度，ｍ；μ为动力黏滞系数，Ｐａ·ｓ；Ｒｅ为雷诺
数；下标 ｐ和 ｍ分别代表原型和试验模型。

基于间隙内流动相似，最终确定了试验模型

叶顶间隙尺寸相对于原始模型放大１０倍，叶顶间
隙高 度 达 到 １０ｍｍ，模 型 整 体 外 廓 尺 寸 为
３００ｍｍ×４０ｍｍ×３０ｍｍ。其中，厚度方向 ３０ｍｍ
中，腔内厚度为１０ｍｍ，其余为有机玻璃壁厚。试
验工质由空气替换为水。

采用粒子图像测速（ＰａｒｔｉｃｌｅＩｍａｇｅＶｅｌｏｃｉｍｅ
ｔｒｙ，ＰＩＶ）技术对试验模型的流场进行测量，除了
可以揭示耦合方案的间隙流场特征，还可以用于

验证数值模型正确性。搭建了叶顶凹槽耦合自发

射流流场测量试验台，如图２所示。试验系统主

图 ２　试验系统

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

４８２２
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要由离心式水泵（ＱＤＸ３２００．５５）、变频调速器
（ＤＥＬＩＸＩ０．７５ｋＷ，０～５０Ｈｚ，±０．０１Ｈｚ）、示踪粒
子水箱（聚苯乙烯球作为示踪粒子，平均直径

２０μｍ）、待测试验块、２ＤＰＩＶ流场测量系统、ＮＩ
数据采集系统、连接软管及阀门等组成。

该２ＤＰＩＶ流场测量系统详见文献［２０］，系统
的测量误差约为１％。试验中，通过变频调速器调
节水泵转速来改变试验模型的入口流量，根据试验

模型内主要测量区域的流速，结合文献［２２］的试验
方法，可以确定试验中双脉冲的跨帧时间。

本文除了对图 １（ｂ）所示试验模型开展了流
场测量外，还测量了 ２种基本型叶尖结构的间隙
及其下游流场，分别为纯自发射流模型 （见

图３（ａ））和纯叶顶凹槽模型（见图 ３（ｂ）），用于
开展对比研究，以期揭示 ２种被动抑制方法的耦
合机理。

图３（ａ）为纯自发射流模型及其测量结果。
观察可知，叶尖射流出口处确实产生了自发射流，

该股射流逆着泄漏流方向流出，通过掺混作用耗

散泄漏流动能。同时，在自发射流的挤占作用下，

间隙内流线上拱，流道断面收缩，预期可对泄漏流

产生一定抑制作用。

图３（ｂ）为纯叶顶凹槽模型及其测量结果。
观察可知，凹槽内流体在非对称流体剪切作用下

形成凹槽涡（ＧｒｏｏｖｅＶｏｒｔｅｘ，ＧＶ），该旋涡在与凹
槽内壁面的摩擦过程中会不断损失动能，而损失

的动能又只能不断地由新进入的泄漏流进行补

充，这就变相地消耗了泄漏流的动能，导致泄漏流

减速，预期可以对泄漏流产生一定抑制作用。此

外，凹槽涡的存在也导致了间隙流线上拱，挤占了

泄漏流通道，预期能对泄漏抑制有所贡献。

图 ３　３种叶尖模型及其流场测量结果

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｍｏｄｅｌｓｏｆｔｕｒｂｉｎｅｔｉｐａｎｄｔｈｅｉｒ

ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

图３（ｃ）为自发射流耦合叶顶凹槽模型及其
测量结果。在这种耦合方案下，原本存在于凹槽

中的单个大尺度凹槽涡遭到破坏，被自发射流分

割为左右２个小旋涡，而且 ２个旋涡的强度显著
不同。其原因在于左旋涡旋向与射流方向相逆，

两者抵消，导致旋涡强度较弱；右旋涡旋向与射流

方向一致，旋转得到强化，因此强度较强。此外可

以料想，自发射流在穿出凹槽的过程中，动能也会

部分地被耗散，因此该耦合方案是否能取得比单

一控制方法更优的抑制效果，如何耦合才能获得

最优的泄漏抑制效果，尚需进一步计算确定。

２　数值模型及其正确性验证

本节以凹槽中间自发射流模型为例，阐述建
模过程和正确性验证方法。采用 ＩＣＥＭＣＦＤ软件
进行几何建模和分块结构化网格划分，如图 ４所
示。考虑到流场的对称性，只对试验模型的二分

之一进行建模，中截面设定为对称面。为提高计

算精度，分别对近壁面、叶顶间隙和自发射流流道

网格进行了加密。

以模型总入口质量流量为指标对数值模型进

行网格无关性检查，结果如图５所示。结果表明，
当网格数量超过９０万时，入口质量流量变化明

图 ４　数值模型的网格划分

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｐａｒｔｉｔｉｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌ

图 ５　网格独立性检查

Ｆｉｇ．５　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｃｈｅｃｋ

５８２２
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显趋缓，质量流量的变化率已经小于 ０．３％。考
虑到计算精度和计算代价的平衡，最终选取计算

网格数为９０万。无量纲壁面距离 ｙ＋为 １０～４０，
壁面函数选择 ｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｗａｌｌｆｕｎｃｔｉｏｎ。

采用商业程序 ＡＮＳＹＳＦＬＵＥＮＴ１４．０数值求
解雷诺时均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，采用二阶迎风格
式离散对流项，中心差分格式离散扩散项，采用基

于 Ｓｉｍｐｌｅ算法的数值求解方法和分离式求解器。
计算中边界条件设定与试验保持一致，工质为水，

进出口分别设置为 Ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｌｅｔ和 Ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｕｔ
ｌｅｔ，中截面设置为 Ｓｙｍｍｅｔｒｙ，其他壁面设定为

ｗａｌｌ。计算过程中，除能量方程残差下降 ６个数
量级外，其他方程残差下降５个数量级视作收敛。

为了确定数值计算的湍流模型，分别采用

４种湍流模型（一方程的 ＳＡ模型、两方程的 ｋε
Ｓｔａｎｄａｒｄ模 型、ｋωＳｔａｎｄａｒｄ模 型 和 七 方 程 的
ＲｅｙｎｏｌｄｓＳｔｒｅｓｓＭｏｄｅｌ模型）对流场进行试算，并
与试验结果进行对比，如图 ６所示。计算结果表
明，ｋεＳｔａｎｄａｒｄ模型最为准确地预测了流场特
性，其涡系结构、旋涡位置、速度大小与试验测量

结果最为接近。故最终选用 ｋεＳｔａｎｄａｒｄ模型作
为数值计算的湍流模型。

图 ６　试验结果与数值结果比较

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓ

３　计算结果分析与讨论

ＰＩＶ测量结果的分析表明，叶顶凹槽与中间
射流的耦合较为不利。为了对比不同耦合方案的

泄漏抑制效果，筛选出更优的耦合方案，本节运用

数值手段对２种单一控制方法和３种耦合方案的
流场特性进行研究，以期获得其抑制效果产生差

异的原因。

本节构造了３种典型的叶顶凹槽与自发射流
耦合模型（见图７），分别为：自发射流出口在压力
面侧（见图 ７（ａ））、自发射流出口在凹槽内（见
图７（ｂ））及 自 发 射 流 出 口 在 吸 力 面 侧 （见
图７（ｃ））。３个模型的叶顶间隙高度固定，均为
１０ｍｍ。考虑到加工的便利性，自发射流内部通
道的断面为４ｍｍ×１０ｍｍ矩形。叶顶凹槽的深度

均为４ｍｍ，凹槽肋的宽度根据自发射流出口位置
的不同略有调整，最薄的出现在凹槽中间射流情

形，两侧肋厚均为３ｍｍ。

３．１　不同方案泄漏抑制效果对比
以单一被动抑制叶型（纯自发射流与纯叶顶

凹槽）为基准，比较了 ５种方案的泄漏抑制效果，
如图 ８所示。其中横坐标为压比，定义为入口总
压／出口静压，纵坐标为叶顶间隙泄漏质量流量，
取叶顶间隙出口质量流量，即包含了叶顶间隙进

口流量和自发射流流量。

图８的计算结果表明，在所研究的压比范围
内，凹槽压力边自发射流与凹槽吸力边自发射流

对泄漏流的抑制均好于纯叶顶凹槽模型，２种耦
合方案相对于纯叶顶凹槽的抑制效果分别提升了

１７．５１％和 ２４．９２％，而凹槽中间自发射流叶型的

６８２２
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图 ７　叶顶凹槽与自发射流耦合的 ３种典型方案

Ｆｉｇ．７　ＴｈｒｅｅｔｙｐｉｃａｌｓｃｈｅｍｅｓｏｆｔｉｐｇｒｏｏｖｅｃｏｕｐｌｅｄｗｉｔｈＳＴＩ

泄漏抑制效果反而不如纯叶顶凹槽模型。

与纯自发射流模型相比，只有凹槽吸力边自

发射流叶型对泄漏流的抑制好于自发射流模型，

泄漏量减少了 ５．６１％。其他耦合方案的泄漏抑
制效果均较自发射流模型差，表明不良耦合方案

的泄漏抑制效果甚至不如单一抑制方法，即需要

对耦合方案进行对比筛选。此外，耦合方案的泄

漏抑制效果不如自发射流，也可能与本文模型的

间隙高度较大有关。文献［１３，１９］的研究均表
明，不同抑制方法对间隙高度变化的敏感度不同，

图 ８　叶顶间隙泄漏质量流量随压比变化

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｌｅａｋａｇｅｒａｔｅｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏ

叶顶凹槽对间隙变化较为敏感。本文通过相似计

算将叶顶间隙从真实工况的 ０．５～１ｍｍ放大到
１０ｍｍ，在这样大的叶顶间隙下，凹槽的抑制效应
大大削弱。同时，本文计算表明，自发射流方法的

间隙高度敏感度较小。

３．２　单一抑制方法泄漏抑制机理分析
图９为纯自发射流和纯叶顶凹槽模型叶顶间

隙内的流场分布。与图 ３（ａ）、（ｂ）中的 ＰＩＶ测量
结果相比，数值计算能够捕捉一些关键的流场细

节，如自发射流模型间隙入口的分离泡（Ｓｅｐａｒａ
ｔｉｏｎＢｕｂｂｌｅ，ＳＢ）、凹槽涡导致的间隙内流线上拱
现象等，再次验证了所建数值模型的正确性，而且

由于叶尖射流的存在，使得间隙进口分离泡范围

有明显扩大。

图 ９　自发射流与叶顶凹槽模型的叶顶间隙流场分布

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ＳＴＩａｎｄｔｉｐｇｒｏｏｖｅｍｏｄｅｌ
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ＰＩＶ受到技术手段的限制（界面反光问题），
无法获得近壁区的流场细节，数值计算结果则提

供了有益的补充。观察纯自发射流模型的计算结

果可知，在自发射流的上冲作用下，间隙进口的分

离泡变得非常显著。同时，由于自发射流本身具

备一定的出流动能，泄漏流不能将其完全压制在

叶尖表面，因此自发射流下游出现大范围的分离

涡（ＳｅｐａｒａｔｉｏｎＶｏｒｔｅｘ，ＳＶ）。２种效应共同导致泄
漏流线被压缩，泄漏通道被挤占，因此产生了一定

的泄漏抑制效果。

观察纯叶顶凹槽模型的计算结果可知，凹槽

的引入本质是扩大流体动能的耗散，进而达到抑

制泄漏流的目的。凹槽内流体在上掠流体（泄漏

流）的非对称剪切作用和凹槽壁面的约束作用下

必然形成流体旋涡，这带来两方面效应：①流体旋
涡通过与壁面的摩擦和内摩擦，不断将流体动能

耗散为热能，同时又不断从泄漏主流吸收能量维

持这个旋涡，变相削弱了泄漏流动；②涡旋在凹槽
内回流的过程中，受到压力边肋条的导向作用，向

上冲击，压缩泄漏流线，挤占泄漏通道，表现出

“膨胀涡”的特征，也可对泄漏流动产生抑制

作用。

３．３　耦合方案的泄漏抑制机理分析
本节从流场分析角度探究３种耦合方案的泄

漏抑制机理，揭示 ３种耦合方案在泄漏抑制效果
上存在差别的原因。图 １０为进行比较的 ３种耦
合方案，即凹槽压力边自发射流、凹槽吸力边自发射

流及凹槽中间自发射流，分别命名为方案Ａ、Ｂ、Ｃ。
观察图１０（ａ）、（ｂ）可知，方案 Ａ和方案 Ｂ分

别会产生２次有效的泄漏抑制过程，即自发射流
的反吹阻滞和凹槽的旋涡耗散，其区别仅在于先

后顺序不同。这２种耦合方案相对于纯叶顶凹槽
模型的抑制能力均有所提升。其中，方案 Ｂ的泄
漏抑制效果优于方案 Ａ，其原因在于当自发射流
出口位于吸力边时，自发射流进出口压差变大

（接近压力面和吸力面压差），因而可以获得高动

量的叶尖射流，反吹阻滞效应有所增强，因而抑制

效果更好。同时，由于叶顶凹槽的存在，在其下游

区制造了一个动力阴影区，即为负压区，该效应进

一步放大了自发射流进出口压差，强化了射流作

用，加之凹槽涡本身的流体动能耗散作用，因此该

耦合方案的泄漏抑制效果最好。

图８的计算结果表明，方案 Ａ的泄漏抑制效
果不如纯自发射流模型。其原因在于当射流出口

位于压力边时，自发射流的驱动力较小，因此无法

获得高动量的反吹气流。同时，由于自发射流阻

图 １０　３种耦合方案的间隙流场分布

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆｃｌｅａｒａｎｃｅｆｏｒｔｈｒｅｅｃｏｕｐｌｅｄｓｃｈｅｍｅｓ

隔了凹槽涡和泄漏主流的直接接触，导致凹槽涡

耗散的能量只能从自发射流中汲取，而不能耗散

泄漏主流的动能，因此方案 Ａ的泄漏抑制效果较
差。结果表明，耦合方案要获得好的泄漏抑制效

果，需将２种被动抑制方法进行合理匹配。
图８的计算表明，方案 Ｃ的泄漏抑制效果是

最差的，甚至不如单一方法的泄漏抑制效果。观

察图１０（ｃ）可知，当自发射流出口位于凹槽中部
时，自发射流破坏了凹槽内旋涡，将原凹槽内的单

个大尺度旋涡分割成若干小尺度旋涡。因为旋向

的关系，射流上游形成２个旋向相反、强度较小的
旋涡，射流下游形成一个强度较大的旋涡，这与试

验测量的结果是一致的，再次验证了数值计算的

正确性。自发射流上游的小尺度旋涡对泄漏主流

动能耗散作用大为减弱，而下游高强度旋涡又无

法直接跟泄漏接触，再者自发射流在破坏凹槽涡

的同时，消耗了一部分动能，反吹阻滞效应被削

弱。综合以上３方面效应，方案 Ｃ的泄漏抑制能
力被大大削弱。计算表明，相对于纯叶顶凹槽模

８８２２
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型，凹槽中间射流叶型的泄漏抑制效果反而降低

了４．７９％。
３．４　耦合方案的间隙出口流速分布规律

不管是单一抑制方法还是耦合方案的泄漏抑

制效果，最终都体现在间隙出口的流量变化上。

因此，本节对比研究了 ５种模型的间隙出口流速
分布，取间隙出口截面与流场中心对称面的交线

为出口截面线（如图 １１左上角所示），将截面线
上的数据点绘制曲线，如图１１所示。横坐标定义
为无量纲距离 θ，为数据点距离叶顶的垂直距离
与间隙高度之比；纵坐标定义为无量纲流速 ω，为
数据点流速与间隙平均流速之比，通过图１１可反
映不同叶型间隙出口速度沿垂直方向变化情况。

观察图１１可知，曲线大致可分为 ２种类型：
第１类为凹槽中间自发射流模型和纯叶顶凹槽模
型，其速度分布曲线变化特征为沿叶高方向，速度

先单调上升，然后增速逐渐放缓，最后在机匣近壁

区减速。图 ８的计算结果表明，这类叶型属于泄
漏抑制效果较差的叶型。第 ２类为自发射流模
型、凹槽压力边自发射流叶型和凹槽吸力边自发

射流叶型，它们的速度分布特征为沿叶高方向，在

近叶顶区域先有一个减速过程，然后才是增速过

程、增速趋缓过程及近壁减速过程。图 ８的计算
结果表明，恰好是叶顶附近有减速区的叶型是对

泄漏抑制较好的叶型，且减速区延续越长，对泄漏

的抑制能力越强，如凹槽吸力边自发射流叶型。

以上研究表明，不同方案的泄漏抑制效果确实与

不同方案下的叶顶间隙出口速度分布特征相

关联。

图 １１　叶顶间隙出口流速分布

Ｆｉｇ．１１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｉｐｃｌｅａｒａｎｃｅｏｕｔｌｅｔ

４　结　论

本文利用试验和数值模拟的手段对准二维模

型下的叶顶凹槽与自发射流耦合抑制叶尖泄漏的

性能和间隙流场特性进行了研究，探讨了叶顶凹

槽与自发射流之间的耦合机理，主要结论如下：

１）自发射流逆泄漏流反吹带来的阻滞效应，
加之自发射流与分离泡的相互作用导致射流下游

出现大范围的流动分离，对泄漏通道有明显挤占

效应，这是自发射流的泄漏抑制机理。

２）凹槽涡不断从泄漏主流吸能，耗散了泄漏
流的动能，同时受到压力边肋条的导向作用，向上

冲击表现出“膨胀涡”的特征，进一步挤占泄漏通

道，这是叶顶凹槽的泄漏抑制机理。

３）当自发射流出口位于凹槽内时，凹槽涡被
分解成２个非对称旋涡，流体动能耗散能力变弱；
自发射流在冲破凹槽涡的同时，消耗了自身动能，

丧失了一定的泄漏抑制能力，因此该耦合方案的

泄漏抑制效果不佳，为不良耦合。结果表明，耦合

方案要获得好的泄漏抑制效果，一是方案要匹配，

二是结构参数需优化。

４）当自发射流出口位于凹槽吸力边时，有利
于获得更大的进出口压差，增强射流效应，再者由

于叶顶凹槽的存在，在其下游区制造了一个动力

阴影区，即为负压区，该效应有利于进一步放大射

流进出口压差，加之凹槽涡本身的动能耗散效应，

使得该方案的泄漏抑制效果最好。

５）当自发射流出口位于凹槽压力边时，一方
面射流驱动力较小，反吹阻滞效应不强；再者自发

射流阻隔了凹槽涡和泄漏主流的直接接触，导致

凹槽涡不能有效耗散泄漏流动能，因此该耦合方

案泄漏抑制效果不佳，其效果介于上述 ２种方案
之间。
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ｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｔｉｐｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｇａｓｔｕｒｂｉｎｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＸｉ’ａｎＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００８，４２（７）：８３８８４２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＭＩＳＣＨＯＢ，ＢＵＲＤＥＴＡ，ＡＢＨＡＲＩＲ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｔａｔｏｒｒｏｔｏｒ

ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｏｎｔｈｅａｅｒｏｔｈｅｒｍａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｒｅｃｅｓｓｂｌａｄｅｔｉｐｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１１，１３３：０１１０２３．

［１３］高杰，郑群．叶顶凹槽形态对动叶气动性能的影响［Ｊ］．航

空学报，２０１３，３４（２）：２１８２２６．

ＧＡＯＪ，ＺＨＥＮＧＱ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｑｕｅａｌｅｒｔｉｐｇｅｏｍｅｔｒｙｏｎｒｏｔｏｒ

ｂｌａｄｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１３，３４（２）：２１８２２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］段真真，柳阳威，陆利蓬．周向槽机匣处理对某跨音转子性

能的影响［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（８）：２１６３２１７３．

ＤＵＡＮＺＺ，ＬＩＵＹＷ，ＬＵＬＰ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｃａｓ

ｉｎｇｇｒｏｏｖｅｓｏｎｔｒａｎｓｏｎｉｃｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｒｏｔｏｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３５（８）：２１６３２１７３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］耿少娟，张宏武，陈静宜．跨音速轴流压气机叶顶间隙泄漏

流对微喷气的非定常响应机制和扩稳效果研究［Ｊ］．工程

热物理学报，２００９，３０（１２）：２０１３２０１６．

ＧＥＮＳＪ，ＺＨＡＮＧＨＷ，ＣＨＥＮＪＹ．Ｕｎｓｔｅａｄｙｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｉｐ

ｌｅａｋａｇｅｆｌｏｗｔｏｄｉｓｃｒｅｔｅｍｉｃｒｏｔｉｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎｉｎａｔｒａｎｓｏｎｉｃａｘｉａｌ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒａｎｄｉｔｓｅｆｆｅｃｔｏｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，２００９，３０（１２）：２０１３２０１６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］魏佐君，乔渭阳，时培杰，等．机匣造型设计对涡轮叶尖泄漏

流损失的影响［Ｊ］．航空动力学报，２０１５，３０（３）：７１４７２５．

ＷＥＩＺＪ，ＱＩＡＯＷ Ｙ，ＳＨＩＰＪ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｏｎｔｏｕｒｅｄｃａｓｉｎｇ

ｄｅｓｉｇｎｏｎｔｉｐｌｅａｋａｇｅｌｏｓｓｉｎａｔｕｒｂｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ

Ｐｏｗｅｒ，２０１５，３０（３）：７１４７２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＡＵＸＩＥＲＴＡ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｔｉｐ ｓｅａｌｉｎｇ ｆｏｒｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｓ：

ＵＳ５４０３１５８［Ｐ］．１９９５０４１４．

［１８］ＨＡＭＩＫＭ，ＷＩＬＬＩＮＧＥＲＲ．Ａｎｉｎｎｏｖａｔｉｖｅｐａｓｓｉｖｅｔｉｐｌｅａｋａｇｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｘｉａｌｔｕｒｂｉｎｅｓ：Ｂａｓｉｃｃｏｎｃｅｐｔａｎｄｐｅｒｆｏｒ

ｍａｎｃｅｐｏｔｅｎｔｉａｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２００７，１６（３）：

２１５２２２．

［１９］胡建军，孔祥东，徐进良．间隙高度对自发射流抑制叶尖泄

漏流的影响［Ｊ］．航空动力学报，２０１３，２８（７）：１５１０１５１６．

ＨＵＪＪ，ＫＯＮＧＸＤ，ＸＵＪＬ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｌｅａｒａｎｃｅｈｅｉｇｈｔｏｎｔｉｐ

ｌｅａｋａｇｅｒｅｄｕｃｅｄｂｙｓｐｏｎｔａｎｅｏｕｓｔｉｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１３，２８（７）：１５１０１５１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＨＵＪＪ，ＫＯＮＧＸＤ，ＬＩＺＸ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｉｐｌｅａｋａｇｅｆｌｏｗａｎｄｓｐｏｎｔａｎｅ

ｏｕｓｔｉｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎｆｌｏｗｕｓｉｎｇ２ＤＰＩＶ［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＴｈｅｒｍａｌ

ａｎｄＦｌｕｉｄＳｃｉｅｎｃｅ，２０１４，５４（２）：１２７１３５．

［２１］ＢＡＧＳＨＡＷ ＤＡ，ＧＲＥＧＯＲＹＳＭＩＴＨＤＧ，ＩＮＧＲＡＭ ＧＬ，ｅｔ

ａｌ．Ａｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅｆａｃｉｌｉｔｙｆｏｒｓｅｃｏｎｄａｒｙｆｌｏｗｒｅｓｅａｒｃｈ［Ｃ］∥

ＡＳＭＥＴｒｕｂｏＥｘｐｏ２００６：ＰｏｗｅｒｆｏｒＬａｎｄ，Ｓｅａ，ａｎｄＡｉｒ，２００６：

８３１８３８．

［２２］ＬＩＵＢＪ，ＹＵＸＪ，ＬＩＵＨＸ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＳＰＩＶｉｎｔｕｒｂｏ

ｍａｃｈｉｎｅｒｙ［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄｓ，２００６，４０（４）：６２１６４２．

　作者简介：

　胡建军　男，博士，副教授。主要研究方向：叶轮机械气动热

力学。

张铎　男，硕士研究生。主要研究方向：叶轮机械气动热力学。

张香兰　女，硕士研究生。主要研究方向：叶轮机械气动热

力学。

孔祥东　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：流体传

动及控制。
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　第 １１期 胡建军，等：一种复合方法抑制叶尖泄漏的试验及模拟研究

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｕｄｙｏｎｔｉｐｌｅａｋａｇｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｂｙ
ａｃｏｍｐｏｕｎｄｍｅｔｈｏｄ

ＨＵＪｉａｎｊｕｎ１，２，，ＺＨＡＮＧＤｕｏ２，ＺＨＡＮＧＸｉａｎｇｌａｎ２，ＫＯＮＧＸｉａｎｇｄｏｎｇ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＹａｎｓｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｑｉｎｈｕａｎｇｄａｏ０６６００４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＣｉｖｉｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，ＹａｎｓｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｑｉｎｈｕａｎｇｄａｏ０６６００４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｔｉｐｌｅａｋａｇｅａｎｄｆｌｏｗｌｏｓｓｏｆｇａｓｔｕｒｂｉｎｅ，ｔｈｅｎｅｗｍｅｔｈｏｄｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃｓｅａｌｃｏｍ
ｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｉｐｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｗａｓｐｕｔｆｏｒｗａｒｄｂａｓｅｄｏｎｆｌｏｗｒｅｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎ．Ｔｈｒｅｅｔｙｐｉｃａｌｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ
ｓｃｈｅｍｅｓｏｆｔｉｐｇｒｏｏｖｅａｎｄｓｐｏｎｔａｎｅｏｕｓｔｉｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎｗｅｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｂｙｍｏｄｅｌｔｅｓｔａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．
Ｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅｔｗｏｐａｓｓｉｖｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｗａｓｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｏｕ
ｐｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｂｅｔｗｅｅｎｔｉｐｇｒｏｏｖｅａｎｄｓｐｏｎｔａｎｅｏｕｓｔｉｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎ（ＳＴＩ）ａｒｅｏｂｖｉｏｕｓ．ＷｈｅｎｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆＳＴＩｌｏ
ｃａｔｅｓａｔｔｈｅｂａｓｅｏｆｔｈｅｇｒｏｏｖｅ，ｓｔｒｏｎｇｍｉｘｉｎｇｏｃｃｕｒｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅＳＴＩａｎｄｔｈｅｇｒｏｏｖｅｖｏｒｔｅｘ（ＧＶ），ｗｈｉｃｈｄｅ
ｔｅｒｉｏｒａｔｅｓｔｈｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｅｆｆｅｃｔｆｏｒｂｏｔｈｏｆｔｈｅｍ，ａｎｄｃａｎｎｏｔｓｕｐｐｒｅｓｓｔｈｅｌｅａｋａｇｅｆｌｏｗｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｓｏｉｔｉｓｎｏｔ
ａｇｏｏｄｃｏｕｐｌｉｎｇｓｃｈｅｍｅ．ＷｈｅｎｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆＳＴＩｌｏｃａｔｅｓｏｎｔｈｅｔｏｐｏｆｒｉｂ，ｎｅｉｔｈｅｒｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅｏｒｓｕｃｔｉｏｎ
ｓｉｄｅ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｃｏｕｎｔｅｒｂｌｏｗｉｎｇｂｙＳＴＩａｎｄｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｂｙＧＶｃａｎａｄｄｕｐｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｔｗｉｃｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｓｅａｌ，ｍｅａｎｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｙａｒｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｃｏｕｐｌｉｎｇｓｃｈｅｍｅｓ．Ｉｎｐａｒｔｉｃｕｌａｒ，ｗｈｅｎｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆＳＴＩｌｏｃａｔｅｓ
ｏｎｔｈｅｔｏｐｏｆｓｕｃｔｉｏｎｓｉｄｅｒｉｂ，ｔｈｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｎｌｅａｋａｇｅｆｌｏｗｉｓｔｈｅｂｅｓｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｉｐｌｅａｋａｇｅ；ｓｐｏｎｔａｎｅｏｕｓｔｉｐｉｎｊｅｃｔｉｏｎ（ＳＴＩ）；ｇｒｏｏｖｅｖｏｒｔｅｘ（ＧＶ）；ｆｌｏｗｃｏｕｐｌｉｎｇ；ｎｕｍｅｒｉ
ｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１２１７：２８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０４．１９０８．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７０５４４６，５１６４１５０８）；ＮａｔｉｏｎａｌＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍ ｏｆＣｈｉｎａ

（２０１４ＣＢ０４６４０５）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＨｅｂｅｉＰｒｏｖｉｎｃｅ，Ｃｈｉｎａ（Ｅ２０１５２０３２７１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｋｅｗｅｉ７２９＠１６３．ｃｏｍ
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２０１８年 １１月
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ＨＲＶ在管制员疲劳检测中的适用性
靳慧斌１，，张静２，吕川３

（１．中国民航大学 通用航空学院，天津 ３００３００；　２．中国民航大学 国家空管运行安全技术重点实验室，天津 ３００３００；

３．中国民航大学 中欧航空工程师学院，天津 ３００３００）

　　摘　　　要：为研究心率变异性（ＨＲＶ）指标在管制员（ＡＴＣ）疲劳检测中的适用性，搭建
模拟管制实验平台，利用生理记录仪实时记录 ２０名被试正常和疲劳状态下的心电（ＥＣＧ）信
号，并采集其主观疲劳度（卡罗林斯卡嗜睡量表）和操作绩效。利用偏相关分析选取与被试疲

劳等级相关性高的心率变异性指标，并用于管制员疲劳检测的多元线性回归建模。分析结果

表明：ＳＤＮＮ与被试的疲劳状态无相关性；ＬＦｎｏｒｍ和 ＨＦｎｏｒｍ与疲劳程度呈弱相关；ＲＲ间期均
值、ＬＦ／ＨＦ均与被试的疲劳度存在较强的相关性，二者结合建立的多元线性回归模型，拟合优
度大于０．５，ＲＲ间期均值和 ＬＦ／ＨＦ可作为检测管制员疲劳的有效指标。本文研究成果可为未
来的管制员疲劳实时检测提供科学依据和实验支撑。

关　键　词：疲劳检测；偏相关分析；适用性；心率变异性 （ＨＲＶ）；多元线性回归
中图分类号：Ｘ９４９；Ｖ１９；Ｖ７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２２９２０７

　　随着近年来民航业的飞速发展，航班量逐年
递增，管制员的工作负荷越来越大

［１］
，使得管制

员疲劳现象日益突出。管制员疲劳会损害其正常

的认知能力和反应速度
［２３］
，已成为影响民航安

全的重要因素。因此，快速有效地检测出管制员

疲劳程度并及时预警，可以减少管制工作中的人

为差错，对于保障管制员工作能力的发挥和民航

安全具有重大意义。

管制员疲劳分为生理疲劳和精神疲劳２个方
面，最早对管制员疲劳的关注始于 ２０世纪 ７０年
代

［４］
，随着对管制员疲劳研究的深入，现已发展

出多种疲劳员检测方法。主观方法包括疲劳评定

量表（ＦａｔｉｇｕｅＡｓｓｅｓｓｍｅｎｔＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ，ＦＡＩ）和卡罗
林斯卡嗜睡量表（ＫａｒｏｌｉｎｓａｋａＳｌｅｅｐｉｎｇｎｅｓｓＳｃａｌｅ，
ＫＳＳ）等。客观方法有生化指标（如血压［５］

、尿液

成分
［６］
检测等）、闪光融合频率

［７］
、精神运动警觉

测试（ＰｓｙｃｈｏｍｏｔｏｒＶｉｇｉｌａｎｃｅＴｅｓｔ，ＰＶＴ）［８］和生理
指标

［９１０］
（如脑电、眼电、心电等）。主观疲劳评价

方法受个体疲劳识别度影响大，生化指标疲劳检

测受到样本采集的限制，而生理指标中脑电和眼

电信号易受外界因素干扰，个体差异显著
［１１］
，在

疲劳检测应用中也有局限性。生理指标中心电主

要包括心率 （ＨｅａｒｔＲａｔｅ，ＨＲ）和心率变异性
（ＨｅａｒｔＲａｔｅＶａｒｉａｂｉｌｉｔｙ，ＨＲＶ）２类指标。Ａｒｉｃò
等

［１２］
曾将 ＨＲ用于评估管制员的精神疲劳度，但

ＨＲ易受体力、情绪等因素的影响。ＨＲＶ反映心
率连续的瞬时波动以及每次心动周期的差别，可

以综合反映生理和精神的疲劳状况
［１３］
，并广泛应

用于汽车驾驶领域
［１４１７］

，是一类应用较广的疲劳

实时检测指标。相对于汽车驾驶，管制员在工作

中会承受更大的精神压力和任务负荷，因此 ＨＲＶ
在管制领域的适用性有待进一步讨论，本文将在
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此基础上开展相关工作。

综上所述，为研究 ＨＲＶ在管制员疲劳检测中
的适用性，本文基于模拟管制实验平台，获取管制

员工作过程中的操作绩效和心电（ＥＣＧ）信号，结
合被试的主观疲劳评定量表，进行相关性分析，寻

找出能够用于检测管制员疲劳的心电 ＨＲＶ指标，
并进一步构建回归模型，说明 ＨＲＶ指标与管制员
疲劳等级之间的相关关系。

１　实验设计
１．１　研究对象

根据样本选取方法
［１８］
，本实验中被试为

２０名中国民航大学大四男性塔台管制学员，平均
年龄２２．１岁，标准差为０．９３３。所有被试均了解

塔台管制相关知识，并具有塔台实地实习经验，可

独立完成本次实验的模拟管制任务。所有被试身

体健康，无心脏系统疾病。

１．２　实验平台

实验通过 ＭＰ１５０多导生理记录仪和模拟塔
台管制系统搭建实验平台。ＭＰ１５０多导生理记
录仪系统采样率最大值为每秒４０万个采集点，工
作中在利用信号采集器进行测量的同时可将心电

信号数据保存到计算机，后期可对存储数据进行

信号处理和计算。模拟管制系统如图 １所示，可
执行起飞、降落、移交区管、滑行至停机位等管制

操作任务。实验结束后，系统可自动对操作者的

工作绩效进行评分，并导出被试的操作绩效评分

数据
［１９］
。

图 １　实验用模拟管制系统

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｉｒｔｒａｆｆｉｃｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

１．３　实验过程
１）实验前准备
实验分２次进行，在模拟管制系统上执行相

同难度的管制任务，按照标准塔台管制工作流程

实验２ｈ。第１次为正常状态下的管制实验，实验
前被试正常休息，记为正常组。第 ２次为疲劳状
态下的管制实验，实验前剥夺被试睡眠 ２４ｈ左
右，记为疲劳组。正式实验前，确保仪器设备可靠

供电，确保系统能够正常工作。

２）实验流程
２组测试按照拉丁方设计组织进行。
① 实验前，被试于实验台前静坐填写个人资

料和 ＫＳＳ量表，同时开启 ＭＰ１５０多导生理记录
仪，连接电极片。

② 被试开始管制工作，同时主试开始记录数
据，ＭＰ１５０多导生理记录仪实时采集心电信号
数据。

③ 在执行管制任务过程中，每隔１０ｍｉｎ主试
者会询问被试当前的主观疲劳程度，并代为填写

ＫＳＳ量表。
④ 任务结束后，被试再次填写主观疲劳评定

量表（ＫＳＳ量表），实验结束。
１．４　心电 ＨＲＶ指标选取

ＨＲＶ是指连续心搏 ＲＲ间期波动的现象，通
过交感神经与副交感神经协调作用从而控制窦房

结的起搏，表现为每个心动周期长短的不规则变

化，可用于定量评估疲劳对人体的影响，其分析主

要包括时域指标和频域指标 ２种。时域指标 ＲＲ
间期可以直观表示 ＨＲＶ大小，是对 ＨＲＶ的整体
描述，ＳＤＮＮ是 ＲＲ间期的标准差，用于描述 ＨＲＶ
指标的总体变化；频域指标 ＬＦｎｏｒｍ、ＨＦｎｏｒｍ分别
表示低频和高频范围内功率的标化指标，可以反

映交感神经和副交感神经的活动水平，ＬＦ／ＨＦ用
于量化交感神经和副交感神经张力平衡状态。结

３９２２
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合 ＥＣＧ指标的特点和实验的实际情况，本文选择
ＲＲ间期均值、ＳＤＮＮ、ＬＦｎｏｒｍ、ＨＦｎｏｒｍ和 ＬＦ／ＨＦ

作为研究 ＨＲＶ用于管制员疲劳检测适用性的指
标。具体如表１所示。

表 １　ＨＲＶ指标

Ｔａｂｌｅ１　ＨＲＶｉｎｄｅｘ

名　称 定　义 公　式 单　位

时域指标

ＲＲ ＲＲ间期均值 ＲＲ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
ＲＲｉ ｓ

ＳＤＮＮ ＲＲ间期标准差 ＳＤＮＮ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
（ＲＲｉ－ＲＲ）槡

２ ｓ

频域指标

ＬＦｎｏｒｍ 低频功率标化指标 ＬＦｎｏｒｍ＝１００ＬＦ／（总功率 －ＶＬＦ）
ＨＦｎｏｒｍ 高频功率标化指标 ＨＦｎｏｒｍ＝１００ＨＦ／（总功率 －ＶＬＦ）
ＬＦ／ＨＦ 低频与高频功率比

２　数据分析及讨论

２．１　疲劳等级划分
由于管制员之间个体差异较大，为提高管制

员疲劳分级检测的合理性与适用性，需根据现有

的疲劳度评判指标构造一个适用于所有被试的管

制员疲劳等级划分方法。

现有疲劳等级的划分方法主要包括主观疲劳

问卷和操作绩效２种。主观疲劳问卷的方法受被
试个体疲劳识别度的影响显著，若直接采用操作

绩效，则会存在当前疲劳度与操作绩效不吻合的

情况。因此，本文提出通过操作绩效对主观疲劳

评定量表结果进行修正的方法，只有当被试主观

疲劳度高且操作绩效差时，可认为管制员处于疲

劳状态。

实验中操作绩效由模拟管制系统自动记录，

每隔１０ｍｉｎ对２０名被试进行一次主观疲劳问卷
调查，图２为实验中被试主观疲劳度均值和管制
操作累计绩效。

分别提取各时段每名被试 ＫＳＳ量表 ９个疲
劳等级所对应的操作差错扣分分值，计算两者

Ｓｐｅａｒｍａｎ相关性系数，其值为 ０．９２４，双侧显著性
小于０．０１，表明主观疲劳等级与管制操作绩效扣
分分值间呈显著的正相关。采取主成分分析法得

到２类疲劳度的权重，修正疲劳度 ＝０．６１７×主观
疲劳度 ＋０．３８３×操作绩效疲劳度。参考当前的
相关疲劳研究

［２０２２］
，将被试的疲劳程度分为５级，

具体如表２所示。
２．２　ＨＲＶ指标变化规律

由于受被试自身、ＭＰ１５０多导生理记录仪数
据采集精度和外界干扰的影响，采集到的心电数

据存在基线漂移、肌电干扰和工频干扰等问题，因

此在分析心电波形前对原始心电信号做１～３５Ｈｚ
的带通滤波

［２３］
，得到时域指标 ＲＲ间期与ＳＤＮＮ

值，将各段ＲＲ间期数据进行快速傅里叶变换

图 ２　实验被试主观疲劳度与管制操作累计绩效分值

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｕｂｊｅｃｔｓ’ｓｕｂｊｅｃｔｉｖｅｆａｔｉｇｕｅｄｅｇｒｅｅ

ａｎｄＡＴＣｓ’ｏｐｅｒａｔｉｏｎｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｃｏｒｅ

表 ２　基于 ＫＳＳ量表与操作绩效的管制员疲劳等级划分

Ｔａｂｌｅ２　ＡＴＣｓ’ｆａｔｉｇｕｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＫＳＳ

ｑｕｅｓｔｉｏｎｎａｉｒｅａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

疲劳等级 ＫＳＳ等级 绩效扣分／（分·ｍｉｎ－１） 外在表现

１级 １、２ １２ 清醒

２级 ３、４ ２０ 基本清醒

３级 ５、６ ３６ 出现疲劳表征

４级 ７、８ ５１ 因疲劳出现失误

５级 ９ ≥５１ 非常疲劳

４９２２
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（ＦａｓｔＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＦＦＴ），按照频段范围不同
计算 ＬＦｎｏｒｍ、ＨＦｎｏｒｍ和 ＬＦ／ＨＦ指标值。滤波前
后 ＦＦＴ频谱如图 ３所示。将 ２０名被试的实验数
据按照每１０ｍｉｎ为一时段进行整理，计算被试在
１２个时段的 ＨＲＶ指标均值，如图４和图５所示。

如图４所示，正常组与疲劳组被试ＲＲ间期均

图 ３　滤波前后心电信号 ＦＦＴ频谱对比

Ｆｉｇ．３　ＦＦＴｓｐｅｃｔｒａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＥＣＧ

ｓｉｇｎａｌｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｆｉｌｔｅｒｉｎｇ

图 ４　不同状态组 ＲＲ间期与 ＳＤＮＮ均值变化对比

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＲｉｎｔｅｒｖａｌａｎｄＳＤＮＮｍｅａｎ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔａｔｕｓｇｒｏｕｐｓ

图 ５　不同状态组 ＬＦｎｏｒｍ、ＨＦｎｏｒｍ和 ＬＦ／ＨＦ

均值变化对比

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＬＦｎｏｒｍ，ＨＦｎｏｒｍａｎｄＬＦ／ＨＦｍｅａｎ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔａｔｕｓｇｒｏｕｐｓ

值随实验时长的增加呈上升趋势，但这个趋势在

疲劳状态下更加明显；ＳＤＮＮ均值在实验过程中
振荡现象明显，整体随工作时间的增加而增大，但

不存在线性特征。

实验过程中，疲劳组的低频段功率均值低于

正常组，高频段功率高于正常组，主要是由于正常

状态时，ＬＦ代表的交感神经活动起着主要作用，
而疲劳时 ＨＦ所代表的副交感神经起主要作用；
随着实验的进行，低频能量不断降低高频能量不

断增加，但高频能量增加现象不明显，如图 ６所
示，这是因为 ＬＦ段以下存在甚低频（ＶｅｒｙＬｏｗ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＶＬＦ）段包含了少量功率，使得 ＬＦｎｏｒｍ
与 ＨＦｎｏｒｍ之和不到 １００，低频段功率偏小；ＬＦ／
ＨＦ值存在波动下降的情况，相对于单一指标，其
变化更加明显，且当个别被试由于疲劳进入嗜睡

状态时，该值有明显的翻转，此时 ＬＦ段几乎不可
见，ＨＦ出现明显高于 ＬＦ的波峰。
２．３　用于管制员疲劳检测的心电指标选取

事实上，并非所有 ＨＲＶ指标均与管制员疲劳
度存在较强的相关关系，因此，为选取适用于疲劳

检测的 ＨＲＶ指标，将其与修正后的疲劳度作偏相
关分析，结果如表３所示。

可知，ＨＲＶ指标ＲＲ间期均值、ＬＦ／ＨＦ与修

５９２２
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图 ６　心电信号功率谱分布

Ｆｉｇ．６　ＥＣＧｓｉｇｎａｌｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

表 ３　ＨＲＶ指标与疲劳等级的偏相关分析系数绝对值

Ｔａｂｌｅ３　Ａｂｓｏｌｕｔｅｖａｌｕｅｏｆｐａｒｔｉａｌｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＨＲＶｉｎｄｅｘａｎｄｆａｔｉｇｕｅｇｒａｄｅ

组　别 ＲＲ ＳＤＮＮ ＬＦｎｏｒｍ ＨＦｎｏｒｍ ＬＦ／ＨＦ

正常组 ０．７３ ０．４７２５ ０．４６ ０．４６ ０．７３

疲劳组 ０．７７ ０．５０８ ０．４７ ０．４７ ０．６７

正后管制员疲劳度存在较强的相关关系（相关性

系数值 ｒ＞０．６，显著性值 Ｐ＜０．０５），ＬＦｎｏｒｍ、
ＨＦｎｏｒｍ与其呈弱相关（ｒ＜０．６，Ｐ＜０．０５），ＳＤＮＮ
与管制员疲劳度不相关（ｒ＜０．６，Ｐ＞０．０５）。

　　在此基础上，对 ２０名被试的 ＲＲ间期均值、
ＬＦ／ＨＦ和实验时长进行归一化处理，借助 Ｏｒｉｇｉｎ
及 ＳＰＳＳ软件对 ２组被试的 ＲＲ间期均值、ＬＦ／ＨＦ
和实验时长与疲劳等级做多元线性回归分析。

２组被试的回归显著性 Ｐ＜０．０５，说明３个自变量
与疲劳度具有较强的线性关系。如图 ７、图 ８所
示，ＲＲ间期均值与 ＬＦ／ＨＦ２项指标的数据残差
点在０线周围随机分布，各指标与疲劳度呈现正
相关，根据残差图和正态 ＰＰ图可知，原始数据
与正态分布不存在显著差异，满足线性模型的前

图 ７　正常组残差

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｒｍａｌｇｒｏｕｐｒｅｓｉｄｕａｌｓ

图 ８　疲劳组残差

Ｆｉｇ．８　Ｆａｔｉｇｕｅｇｒｏｕｐｒｅｓｉｄｕａｌｓ
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　第 １１期 靳慧斌，等：ＨＲＶ在管制员疲劳检测中的适用性

提要求，可建立线性方程。

根据回归结果得到不同实验状态下的回归

曲线：

ｙ＝０．１５８ｘ１＋０．０６３ｘ２＋０．７１４ｘ３ （１）
ｙ＝０．５１３ｘ１－０．０３７ｘ２＋０．３１３ｘ３ （２）
式中：ｘ１、ｘ２、ｘ３分别为 ＲＲ间期均值、ＬＦ／ＨＦ和实
验时长。式（１）为正常组回归曲线，式（２）为疲劳
组回归曲线。曲线方程系数为归一化系数。

回归分析结果中，调整后拟合优度 Ｒ２正常组 ＝

０．５５１，Ｒ２疲劳组 ＝０．５２９，说明在２组不同的实验中，
管制员疲劳度的变化能被 ＲＲ间期均值、ＬＦ／ＨＦ
和实验时长所解释的比例分别为 ５５．１％ 和
５２．９％。回归曲线能够较好地说明选取的 ＨＲＶ指
标与管制员疲劳等级之间的相关关系。

３　结　论

本文通过正常和疲劳２组不同状态下的模拟
管制实验，采集被试的心电信号、主观疲劳度和操

作绩效数据进行分析，得到以下结论：

１）所分析的各项 ＨＲＶ指标（ＲＲ间期均值、
ＳＤＮＮ、ＬＦｎｏｒｍ、ＨＦｎｏｒｍ和 ＬＦ／ＨＦ）中，除 ＳＤＮＮ，
均随时间有明显变化。

２）对所分析的 ＨＲＶ指标与调整后疲劳度作
偏相关分析，ＲＲ间期均值和 ＬＦ／ＨＦ与管制员疲
劳存在较强的相关关系，因此，ＨＲＶ指标在管制
员疲劳检测中具有一定的适用性。
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５４７．

［１５］ＮＡＤＡＩＳＤ，Ｄ’ＩＮＣ?Ｍ，ＰＡＲＯＤＩＦ，ｅｔａｌ．Ｅｎｈａｎｃｉｎｇｓａｆｅｔｙｏｆ

ｔｒａｎｓｐｏｒｔｂｙｒｏａｄｂｙｏｎｌｉｎｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｏｆｄｒｉｖｅｒｅｍｏｔｉｏｎｓ

［Ｃ］∥ＳｙｓｔｅｍｏｆＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：１４．

［１６］董占勋，孙守迁，吴群，等．心率变异性与驾驶疲劳相关性研

究［Ｊ］．浙江大学学报（工学版），２０１０，４４（１）：４６５０．

ＤＯＮＧＺＸ，ＳＵＮＳＱ，ＷＵＱ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｆｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅ

ｔｗｅｅｎｈｅａｒｔｒａｔｅｖａｒｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄｄｒｉｖｉｎｇｆａｔｉｇｕｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ），２０１０，４４（１）：４６

５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］刘灵．心率变异性在汽车司机驾驶疲劳监测中应用的研究

［Ｄ］．重庆：重庆大学，２００７．

ＬＩＵＬ．Ｓｔｕｄｙｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｈｅａｒｔｒａｔｅｖａｒｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｖｅｈｉｃｌｅ

ｄｒｉｖｅｒｆａｔｉｇｕｅｄｅｔｅｃｔｉｎｇ［Ｄ］．Ｃｈｏｎｇｑｉｎｇ：ＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２００７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］马艳丽．驾驶员驾驶特性与道路交通安全对策研究［Ｄ］．哈

尔滨：哈尔滨工业大学，２００７：３０３３．

ＭＡＹＬ．Ｓｔｕｄｙｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｒｉｖｉｎｇａｎｄｉｔｓｃｏｕｎｔｅｒ

ｍｅａｓｕｒｅｓｔｏｒｏａｄｓａｆｅｔｙ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２００７：３０３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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［１９］ＷｉｌｃｏＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇ．ＴｏｗｅｒＳｉｍｕｌａｔｏｒ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１８０４２６）．ｈｔ

ｔｐ：∥ｗｗｗ．ｔｏｗｅｒｓｉｍｕｌａｔｏｒ．ｃｏｍ／ｆｅａｔｕｒｅｓ．ｈｔｍｌ．

［２０］房瑞雪．基于生理信号的驾驶疲劳预警对策有效性的实验

研究［Ｄ］．北京：北京工业大学，２０１０：３１３４．

ＦＡＮＧＲＸ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｐｒｅｗａｒｎ

ｉｎｇｃｏｕｎｔｅｒｍｅａｓｕｒｅｏｆｄｒｉｖｉｎｇｆａｔｉｇｕｅｂａｓｅｄｏｎｐｈｙｓｉｏｌｏｇｉｃａｌ

ｓｉｇｎａｌｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０：

３１３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］祝荣欣．基于生理信号的联合收获机驾驶疲劳检测与评价

［Ｄ］．哈尔滨：东北农业大学，２０１６：４６４８．

ＺＨＵＲＸ．Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｏｒｄｒｉｖｅｒｆａｔｉｇｕｅｏｆｃｏｍ

ｂｉｎｅｈａｒｖｅｓｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｐｈｙｓｉｏｌｏｇｉｃａｌｓｉｇｎａｌｓ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：

ＮｏｒｔｈｅａｓｔＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６：４６４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］付川云．疲劳状态下驾驶人生理及眼动特征研究［Ｄ］．哈尔

滨：哈尔滨工业大学，２０１１：５７７２．

ＦＵＣＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐｈｙｓｉｏｌｏｇｉｃａｌａｎｄｅｙｅｍｏｖｅｍｅｎｔｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｒｉｖｅｒｕｎｄｅｒｆａｔｉｇｕｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：Ｈａｒｂｉｎ

ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１：５７７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］杨华．基于心电脉搏信号的 ＶＤＴ精神疲劳识别方法研究

［Ｄ］．兰州：兰州理工大学，２０１１：２２２４．

ＹＡＮＧＨ．ＴｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆＶＤＴｍｅｎｔａｌｆａｔｉｇｕｅｅｓｔｉｍａｔｅｄｍｅｔｈｏｄ

ｂａｓｅｄｏｎＥＣＧａｎｄｐｕｌｓｅｓｉｇｎａｌ［Ｄ］．Ｌａｎｚｈｏｕ：ＬａｎｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１：２２２４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　靳慧斌　男，博士，副研究员。主要研究方向：航空人为因素与

安全人机交互。

张静　女，硕士研究生。主要研究方向：航空人为因素。

吕川　男，硕士研究生。主要研究方向：航空人为因素。

ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＨＲＶｉｎａｉｒｔｒａｆｆｉｃｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ’ｆａｔｉｇｕｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ
ＪＩＮＨｕｉｂｉｎ１，，ＺＨＡＮＧＪｉｎｇ２，ＬＹＵＣｈｕａｎ３

（１．ＧｅｎｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎＣｏｌｌｅｇｅ，ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００３００，Ｃｈｉｎａ；
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Ｔｈｉｓｓｔｕｄｙｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｅｖｉｄｅｎｃｅａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｔｈｅｆｕｔｕｒｅｒｅａｌｔｉｍｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｎ
ｔｒｏｌｌｅｒｆａｔｉｇｕｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆａｔｉｇｕｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｐａｒｔｉａｌｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ；ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ；ｈｅａｒｔｒａｔｅｖａｒｉａｂｉｌｉｔｙ（ＨＲＶ）；
ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｌｉｎｅａｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０３０９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１９１２：４３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１８．１０２１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＣＡＡＣ’ｓＳａｆｅｔｙＣａｐａｂｉｌｉｔｙＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎＦｕｎｄ（ＴＭＳＡ２０１７２４６１／２）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（３１２２０１６Ｆ００３）
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二维海面上三维电大尺寸舰船目标电磁散射仿真

葛志闪１，鲜宁２，王津申３，，李阳３

（１．上海机电工程研究所，上海 ２０１１０９；　２．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３；

３．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：目标特征的建模、仿真和分析对于合成孔径雷达（ＳＡＲ）基于图像的自动识
别（ＡＴＲ）系统具有重要的意义。研究了海面舰船目标的电磁散射计算以及雷达成像仿真。
基于矩量法及其并行计算方法，对电大尺寸舰船目标及与海面复合的散射特性进行了研究，给

出了不同频带、空间方位、极化的散射特性。在频域对回波数据作离散傅里叶逆变换，得到海

面舰船目标的一维距离像。运用极坐标格式成像算法得到其二维聚束 ＳＡＲ成像结果，清晰地
重构目标的轮廓。

关　键　词：散射特性；电磁仿真；粗糙海面；雷达成像；并行计算
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２２９９０６

　　研究二维粗糙表面上的三维目标的复合模型
电磁散射，对于海洋杂波环境中的海洋遥感和目

标检测具有重要意义。然而，由于目标和粗糙表

面之间的多重相互作用，使得此问题的研究非常

复杂和困难
［１］
。近年来，大量文献致力于研究海

面目标的复合电磁散射问题，包括数值方法、高频

近似方法、混合解析数值方法和基于半空间格林

函数的数值方法。数值方法具有精度高的优点，

但计算量巨大，大部分尝试主要应用于计算一维

粗糙海面上二维目标电磁散射问题
［２３］
。高频近

似方法通常用于快速分析电大电磁散射问题
［４］
，

与数值方法相比，高频近似方法具有计算精度较

低的缺点。混合解析数值方法分别采用解析法和

数值法
［５］
，利用小扰动法（ＳＰＭ）［６］、小斜率近

似
［７］
或 Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ近似（ＫＡ）［８］等分析方法计算出

粗糙海面的电磁散射，并用数值方法计算目标的

电磁散射。通过使用海面与目标之间的迭代过程

或四路径模型
［９］
来求解耦合。然而，耦合迭代过

程的计算时间较长，四路径模型的精度较低。由

于基于半空间格林函数的数值方法
［１０］
假设海面

为无限大电介质平板，当海面上的风速较大时，模

型不够准确，因此必须考虑粗糙海面。

矩量法（ＭｏＭ）是内域积分形式的加权余量
法的总称，其计算精度高，能够包含随机粗糙面与

目标之间的多次复杂耦合作用，被广泛地用于随

机粗糙面与目标的复合电磁散射求解。然而由于

采用 ＭｏＭ计算电磁散射问题时，对计算机内存需
求非常大，计算时间长，因此需要将 ＭｏＭ的快速
算法用于求解随机粗糙面与目标的复合电磁散

射。为了获得高可靠性的仿真结果，本文中采用

ＭｏＭ并融合多层快速多极子算法（ＭＬＦＭＡ）［１１］、

并行计算等技术为一体的高性能混合全波数值

方法。

本文中还依据目标的散射数据，获得了一维

高分辨率距离像（ＨＲＲＰ）和二维聚束合成孔径雷
达（ＳＡＲ）成像。ＨＲＲＰ提供了目标散射点沿距离
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方向的分布信息，具有目标重要的结构特征，对目

标识别与分类十分有价值。而二维聚束 ＳＡＲ成
像含目标散射信息多且效果直观，在民用、军事方

面有着广泛的应用前景
［１２］
。精确的全波电磁场

计算数据为成像提供了可靠的数据，成像也将电

磁计算与实际应用紧密联系起来
［１３］
。

１　海环境中目标电磁散射特性仿真

本文通过 Ｓｏｌｉｄｗｏｒｋｓ建立舰船模型，如图 １
所示。模型基本参数为：长１５．９ｍ，宽２ｍ，高１ｍ，
船体最高３．９４ｍ。采用软件 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ对几何模
型进行剖分，剖分平均边长为１／１０波长。

为简化海面电磁散射问题，海面被视为理想

电导体（ＰＥＣ）。海面采用二维随机粗糙面模拟。
为消除粗糙海面的有限截断产生的边缘效应，采

用锥形波入射。用具有 ＰｉｅｒｓｏｎＭｏｓｋｏｗｉｔｚ（ＰＭ）海
谱

［１４］
的随机粗糙面模拟实际海面。三维 ＰＭ谱

具有如下形式：

ＷＰＭ（ｋｘ，ｋｙ）＝

　　
ａ０

２（ｋ２ｘ ＋ｋ
２
ｙ）
２ｅｘｐ －

βｇ２

（ｋ２ｘ ＋ｋ
２
ｙ）Ｕ

４
１９．

[ ]
５

·

　　
ｃｏｓ２（ａｒｃｔａｎ（ｋｙ／ｋｘ）－ｖ）

π
（１）

式中：Ｕ１９．５为高度为１９．５ｍ处的风速；常数 ａ０＝
０．００８１；β＝０．７４；重力加速度 ｇ＝９．８ｍ／ｓ；为在
ｘＯｙ面内由 ｘ轴正方向逆时针转到考察方向形成
的夹角，ｖ代表风向，当 ｖ＝０时，风向代表 ｘ正

方向。海面的表面方差为 ｈ２＝
ａ０Ｕ

４
１９．５

４βｇ２
。

舰船模型漂浮于 ３０ｍ×３０ｍ粗糙海面模型
上。海面模型的剖分同样由 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ实现，剖
分平均边长为 １／１０波长。海面与舰船整体的网
格剖分模型，需要对海面与舰船底部重叠部分，进

行消隐处理，重新形成网格。海面与舰船的整体

剖分模型如图２所示。
本文中的仿真运行平台为并行计算平台，

１０个结点，每个结点是２ＣＰＵ×６核Ｉｎｔｅｒ至强处

图 １　舰船 ＣＡＤ模型

Ｆｉｇ．１　ＳｈｉｐＣＡＤｍｏｄｅｌ

图 ２　海面与舰船的整体剖分图

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｓｈｅｓｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｅａｓｕｒｆａｃｅａｎｄｓｈｉｐ

理器（２．６６ＧＨｚ）。模型的未知量个数为 ３１７６０７。
单一频率、单一角度，一个结点，计算总时间为

６６．６８ｓ。
１．１　舰船目标的电磁散射特性

仿真参数设置如下：雷达观测类型为单站，入

射波频率为 ０．７５～１．２５ＧＨｚ，ＶＶ极化，方位角度
范围为 －１８０°～ －１６０°，俯仰角度为 ３０°，船尾
方向为 ｘ轴正方向。从图 ３（ａ）所示舰船的方位
特性可见，当方位角为 －１８０°时，雷达散射截面积
（ＲＣＳ）最大，随着角度逐渐偏离，ＲＣＳ减小，并呈
现振荡起伏。从舰船几何结构可见，当方位角为

－１８０°时，散射波的贡献主要为平面的二次反射、
直棱边的反射，因此 ＲＣＳ数值较大。随着角度的
偏离，散射成分逐渐变为棱边的绕射、尖顶的绕射

等，因此ＲＣＳ数值变小。从图３（ｂ）所示舰船的

图 ３　舰船的 ＲＣＳ方位特性和频率特性曲线

Ｆｉｇ．３　Ａｚｉｍｕｔｈａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃａｎｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｓｈｉｐＲＣＳ

００３２
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频率特性可见，ＲＣＳ振荡起伏剧烈，说明散射波
为多个散射成分的叠加，如平面的二次反射、直棱

边的反射、边缘绕射、尖顶绕射等。

入射波频率为 ５ＧＨｚ，方位角度 范围为
０°～１８０°，其他仿真参数不变，计算舰船目标全极
化散射特性。从图 ４所示全极化数据比较可见，
ＶＶ和 ＨＨ极化下 ＲＣＳ在量级上没有明显的差
别，同极化结果均明显高于交叉极化结果。

图 ４　舰船单站全极化 ＲＣＳ（入射波频率为 ５ＧＨｚ）

Ｆｉｇ．４　ＭｏｎｏｓｔａｔｉｃｆｕｌｌｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎＲＣＳｏｆｓｈｉｐ

（ｉｎｃｉｄｅｎｔｗａｖｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｓ５ＧＨｚ）

１．２　不同粗糙度海面的电磁散射特性
仿真参数设置如下：雷达观测类型为单站，入

射波频率为１ＧＨｚ，ＨＨ、ＶＶ２种极化方式，方位角
度 范围为 －９０°～９０°，俯仰角度为 ３０°，风速为
３ｍ／ｓ（二级海情）、６ｍ／ｓ（四级海情）。从图 ５可
见，海面 ＶＶ极化下 ＲＣＳ显著高于 ＨＨ极化下
ＲＣＳ，由于 ＨＨ极化的海杂波比 ＶＶ极化的海杂波
低，因此当目标位于海面上时，ＨＨ极化使得目标
检测更容易。

１．３　海背景下目标的电磁散射特性
仿真参数设置同 １．２节。从图 ６可见，ＲＣＳ

的不对称是由舰船的不对称侧面结构引起的。可

以看出，尤其是垂直于船侧面的方向，例如 －９０°、
－４５°、０°、４５°、９０°，粗糙海面明显增强 ＲＣＳ。随
着海面粗糙度变大，ＲＣＳ随方位角度波动变得
平滑。

２　海环境中目标雷达成像仿真

以场景中心为原点建立如图７所示直角坐标
系。图中：Ｈ为雷达载机平台航迹高度；Ｒ０为合
成孔径中心时刻雷达载机与场景中心的斜距；φ
为 ＳＡＲ斜视角；θ为雷达波束中心视线在零多普
勒面上的投影与铅垂方向的夹角；Ｏｘｙｚ为固定参
考坐标系；Ｏｔｘｔｙｔｚｔ为舰船目标本体坐标系。

雷达波采用线性调频信号，若取 θｉ、φｉ为某

图 ５　单独海面在二级和四级海情下 ＲＣＳ

（入射波频率为 １ＧＨｚ）

Ｆｉｇ．５　ＲＣＳｏｆｓｅａｓｕｒｆａｃｅａｌｏｎｇｆｏｒｓｅａｓｔａｔｅｏｆｔｗｏａｎｄｆｏｕｒ

（ｉｎｃｉｄｅｎｔｗａｖｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｓ１ＧＨｚ）

图 ６　海面（有／无舰船）在二级和四级海情下 ＲＣＳ

（入射波频率为 １ＧＨｚ）

Ｆｉｇ．６　ＲＣＳｏｆｓｅａｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈ／ｗｉｔｈｏｕｔｓｈｉｐｆｏｒｓｅａｓｔａｔｅｏｆ

ｔｗｏａｎｄｆｏｕｒ（ｉｎｃｉｄｅｎｔｗａｖｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｓ１ＧＨｚ）

个特定的角度，则可通过全波电磁仿真计算出目

标的后向散射场，从而得到复数 ＲＣＳ［１５］为

槡σ ＝ｌｉｍＲ→∞
２槡πＲ

ＥＳ·ｅ^
ｒ

Ｅ０
ｅｊｋＲ （２）

１０３２
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图 ７　雷达波照射目标／粗糙面

Ｆｉｇ．７　Ｒａｄａｒｗａｖｅｓｉｌｌｕｍｉｎａｔｉｎｇｔａｒｇｅｔ／ｒｏｕｇｈｓｕｒｆａｃｅ

式中：σ为远场 ＲＣＳ；Ｒ为目标到雷达接收机的距
离；^ｅｒ为接收机的电场极化方向；ｋ为波数；ＥＳ和
Ｅ０分别为雷达接收机处散射电场和目标处的入
射电场。

回波信号
［１６］
为

Ｓ（ｆｋ，τｎ）＝Ａ（ｆｋ，τｎ）ｅｘｐ
－ｊ４πｆｋΔＲ（τｎ）( )ｃ

（３）

式中：ｃ为光速；τｎ为快时间，即雷达发射的线性
调频信号的时刻；ｆｋ为每个脉冲的频率采样；
Ａ（ｆｋ，τｎ）为与目标 ＲＣＳ相关的幅值，相位与每个
采样的频率相关，还和天线相位中心到目标的距

离及天线相位中心到坐标原点距离的差 ΔＲ（τｎ）
相关。

对回波数据作离散傅里叶逆变换即得一维距

离像。若取角度θｉ固定，方位角φｉ在一定角度范
围内变化，则仿真回波数据是按转角间隔采集的，

在每个角度采样点又是按频率进行采样的。在直

角坐标系下，采样数据对应着一个扇形区域，对该

扇形区域的数据进行二维插值，即可得矩形区域

内均匀采样的回波数据。再对矩形区域的二维数

据进行二维离散傅里叶逆变换，得到目标的二维

聚束 ＳＡＲ成像［１５］
。

２．１　舰船目标的一维 ＨＲＲＰ
从图８中 ２个观测角度下的一维距离像和

图９一维距离像历程图可见，强散射点分布在
－８～５ｍ之间，与舰船夹板上的凸起结构的位置
分布范围一致，而这些结构中平面、棱边、尖顶是

构成散射回波的主要散射源。

２．２　海面舰船的二维聚束 ＳＡＲ成像
将舰船目标置于３０ｍ×３０ｍ的海面上，在二

级海情条件下进行电磁计算。将舰船模型与二维

成像结果相比较，得到与二维成像结果相对应的

舰船模型区域，如图１０所示，图中１～４编号所圈
部分为二维成像与舰船模型相互对应区域，用红

色标记标注了二维成像与舰船模型的匹配结果，

结果显示散射在二维成像图中表现最为明显，占

据了较多的区域。

由于海面的散射会出现较多的杂波干扰，造

图 ８　舰船目标的一维距离像

Ｆｉｇ．８　１Ｄｒａｎｇｅｐｒｏｆｉｌｅｏｆｓｈｉｐｔａｒｇｅｔ

图 ９　舰船目标一维距离像历程图

Ｆｉｇ．９　１ＤＨＲＲＰｏｆｓｈｉｐｔａｒｇｅｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｒｇｅｔａｓｐｅｃｔｓ

图 １０　海面舰船二维成像对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ２Ｄｉｍａｇｉｎｇｏｆｓｈｉｐｏｎｓｅａｓｕｒｆａｃｅ
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　第 １１期 葛志闪，等：二维海面上三维电大尺寸舰船目标电磁散射仿真

成二维成像结果（见图 １０（ｂ））除了目标本身其
他区域还出现了许多亮斑，这是由于二级海情下

动态海面的散射造成的。

３　结　论

１）本文研究了三维电大尺寸舰船目标在随
机粗糙表面上的电磁散射特性，这对于海洋环境

特别有意义。由于经典的 ＭｏＭ难以解决此问题，
因此借助于具有分布式存储器的计算机集群实现

并行 ＭＬＦＭＡ。对单独舰船目标、不同粗糙度海面
及复合场景的散射特性进行了研究，得出了一些

重要的电磁散射特性，如海面 ＶＶ极化下 ＲＣＳ显
著高于 ＨＨ极化下 ＲＣＳ，因此当目标位于海面上
时，ＨＨ极化使得目标检测更容易。

２）依据散射场数据，结合 ＳＡＲ成像算法，得
到复杂舰船目标的一维 ＨＲＲＰ及海面和舰船目
标复合场景的二维聚束 ＳＡＲ成像。从舰船目标
一维距离像上看出，强散射点分布与舰船甲板上

的凸起结构的位置分布范围一致。二维聚束

ＳＡＲ成像结果清晰地反映出舰船目标的外形轮
廓，而且由于海面的作用带来了一些杂波噪声。

致谢　感谢北京理工大学电磁仿真中心为本
文的仿真计算提供高性能并行计算平台。
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ｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｒａｄａｒｉｍａｇｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｓｈｉｐｔａｒｇｅｔａｒｅｓｔｕｄｉｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｍｏｍｅｎｔ
ｍｅｔｈｏｄａｎｄｉｔｓｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，ｔｈｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｙｌａｒｇｅｓｈｉｐｔａｒｇｅｔｓａｎｄｓｅａｓｕｒ
ｆａｃｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓａｒｅｓｔｕｄｉｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｂａｎｄｓ，ｉｎｃｉｄｅｎｔａｎｄｓｃａ
ｔｔｅｒｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓａｎｄｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｓａｒｅｇｉｖｅｎ．ＴｈｅｉｎｖｅｒｓｅＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍｏｆｔｈｅｅｃｈｏｄａｔａｉｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｉｎ
ｔｈｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｔｏｏｂｔａｉｎａ１Ｄｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｒａｎｇｅｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆｔｈｅｓｈｉｐｔａｒｇｅｔ．Ｔｈｅｐｏｌａｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｏｒ
ｍａｔｉｍａｇｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅ２ＤｓｐｏｔｌｉｇｈｔＳＡＲｉｍａｇｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｉｓ
ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｃｌｅａｒｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｒｏｕｇｈｓｅａｓｕｒｆａｃｅ；ｒａｄａｒｉｍａｇｉｎｇ；
ｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０３０１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０６０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０６２５１１：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６２２．１７３９．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｊｉｎｓｈｅｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程构建操作臂名义
模型的违约消除

吕桂志１，２，刘荣１，

（１．北京航空航天大学 机械工程与自动化学院，北京 １０００８３；　２．菏泽学院 机电工程学院，菏泽 ２７４０１５）

　　摘　　　要：采用 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程构建的操作臂轨迹跟踪控制器名义模型中，初始
条件难以满足约束方程，数值求解过程产生误差累积造成的约束违约是亟待解决的问题。通

过在数值求解过程所产生位置和速度项上添加修正项直接消除违约误差的方法，对该问题进

行了研究。根据 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ建模思想，构建了期望轨迹下三杆操作臂的动力学名义模型
并进行轨迹跟踪仿真。分别利用传统的 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束稳定法与所提出误差直接消除法对仿
真数值结果进行了修正。结果显示，所提误差直接消除法可更加快速直接地将约束违约控制

在更小范围，更适用于操作臂动力学名义模型修正的使用。

关　键　词：机器人操作臂；动力学建模；违约消除；约束流形；ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程
中图分类号：ＴＨ１１３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３０５０７

　　机器人操作臂是工业自动化中的重要设备，
其末端点的轨迹跟踪控制在实际应用中具有重要

意义，近年来操作臂轨迹跟踪控制一直是工程和

学术界的研究热点问题
［１３］
。由于机器人操作臂

动力学特性的高非线性和强耦合性，其名义模型

的构建在控制应用中具有重要作用
［４５］
。从 Ｌａ

ｇｒａｎｇｅ方程推导得出的 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程可对
具有相互约束的复杂机械系统进行动力学建模，

相对简单地建立系统运动方程并进行求解
［６１２］
，

该方程可在不出现Ｌａｇｒａｎｇｅ乘子等额外参数的情
况下得到系统显式的动力学方程，而且能够对相

互作用力等给出合理的度量，由于表达简洁及适

用约束的普遍性，其在各个领域逐渐受到越来越

多的关注及应用
［１３１４］

。

ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程所构建的操作臂动力学
名义模型，在不确定机器人操作臂的控制器中往

往起到两方面作用：一方面提供名义控制力，另一

方面提供系统所要求的约束流形
［１５１７］

。在操作

臂的轨迹跟踪应用中，通过动力学名义模型积分

求解获得的约束流形与期望约束应保持一致。同

时，当名义模型的操作臂初始位置不满足期望约

束方程时，也需要以尽快的速度将不相容的初始

条件处理到满足期望约束流形的位置。但 Ｕｄｗａ
ｄｉａＫａｌａｂａ方程应用时，要求系统的初始条件满
足给定约束方程

［６７］
，这在有些情况下难以得到

满足；另外 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程所建立的机器人
动力学名义模型求解时产生的积分误差会随积分

过程逐渐累积，最终造成约束漂移
［１４，１８］

。

为了解决上述问题，Ｕｄｗａｄｉａ等［１９２０］
提出利

用基于 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束违约抑制的渐近稳定方法
进行解决；张新荣和孟为来

［２１］
采用虚位移分解的

方法对约束违约误差进行了控制；刘佳和刘荣
［１８］

在机器人操作臂的速度约束层面引入修正项进行

修正，提高了仿真精度。上述方法虽然都可以解

Administrator
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决机器人操作臂初始位置与给定约束方程不相容

的问题，使操作臂末端点渐近收敛到约束流形，并

可对积分累积误差进行控制，但对名义模型中约

束轨迹的提供来说，渐近约束的方式并不适用，而

且所得约束流形和期望约束流形间积分累积误差

的具体控制范围难以确定。

本文针对基于 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程所构建的
控制系统中动力学名义模型要求初始条件满足期

望约束方程，以及数值积分求解约束轨迹产生误

差累积的问题，提出了采用违约误差直接消除法

对其进行处理。该方法可从数值处理的角度将不

满足约束方程的初始状态快速约束到期望约束流

形。采用迭代方式修正积分累积误差，可使名义

模型输出约束以更小的误差与期望约束保持一

致。对构建的空间三杆操作臂动力学名义模型及

其末端点期望运动轨迹进行数值仿真，并与

Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束稳定法修正后的约束结果进行
比较。

１　ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程

典型多关节操作臂的动力学方程一般形式可

由二阶非线性微分方程描述为

Ｍ（ｑ）̈ｑ＋Ｃ（ｑ，ｑ）ｑ＋Ｇ（ｑ）＝τ （１）
式中：ｑ＝［ｑ１，ｑ２，…，ｑｎ］

Ｔ
为用于描述系统的 ｎ维

广义位置；Ｍ（ｑ）为正定且对称的 ｎ×ｎ维质量矩
阵；Ｃ（ｑ，ｑ）为系统的离心力和哥氏力矩阵项；
Ｇ（ｑ）表示重力项；τ为控制力矩；ｑ为广义速度；
ｑ̈为广义加速度。

根据系统的实际工作情况，在系统中施加

ｍ个相互独立的约束，若给定的约束轨迹足够平
滑，相对于时间对其进行二次微分可得

Ａ（ｑ，ｑ，ｔ）̈ｑ＝ｂ（ｑ，ｑ，ｔ） （２）
式中：Ａ（ｑ，ｑ，ｔ）为 ｍ×ｎ维约束矩阵；ｂ（ｑ，ｑ，ｔ）为
ｍ维列阵。

在系统中施加约束力矩 Ｑｃ（ｑ，ｑ，ｔ），使系统
根据约束的要求进行运动。在约束力矩的作用

下，多关节操作臂的动力学方程可改写为

Ｍｑ̈＝Ｑ＋Ｑｃ （３）
式中：Ｑ＝－Ｃｑ－Ｇ为系统无约束时的广义力
矩项。

根据 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程，满足工作约束所
施加的系统广义约束力矩为

［７］

Ｑｃ ＝Ｍ
１／２
（ＡＭ－１／２

）
＋
（ｂ－ＡＭ－１Ｑ） （４）

式中：（ＡＭ－１／２
）
＋
为 ＡＭ－１／２

的 ＭｏｏｒｅＰｅｎｒｏｓｅ广
义逆。

根据式（３）和式（４），可得操作臂在约束方程
式（２）条件下的系统广义加速度方程：
ｑ̈＝Ｍ－１Ｑ＋Ｍ－１／２

（ＡＭ－１／２
）
＋
（ｂ－ＡＭ－１Ｑ）（５）

２　违约误差直接消除

约束违约误差产生于式（５）数值积分求解的
过程中。因此，可在求解的每个积分步，直接在操

作臂末端点位置或速度层面消除约束违约误差。

直接消除违约误差的位置和速度修正表达式为

ｑ＝ｑｕ＋δｑ （６）
ｑ＝ｖ＋δｖ （７）
式中：ｑｕ为未修正时获得的积分位置；δｑ为消除
违约的位置修正项；ｖ为未修正时的积分速度；δｖ
为用以保证满足速度约束方程的速度修正项。

受约束操作臂系统中轨迹约束方程为 Φ，速
度约束方程为 Φ（ｑ，ｑ），则有
Φ ＝Φｕ＋δΦ ＝０ （８）
Φ（ｑ，ｑ）＝ Φ（ｑ，ｖ）＋δΦ ＝０ （９）
方程中 δΦ和 δΦ可用约束方程变量表示为

δΦ ＝Φ
ｑ１
δｑ１＋

Φ
ｑ２
δｑ２＋… ＋

Φ
ｑｎ
δｑｎ ＝Ａδｑ

（１０）

δΦ ＝
Φ
ｑ
δｑ＋

Φ
ｑ
δｑ＝Ａδｖ （１１）

将式（１０）、式（１１）分别代入式（８）、式（９），
整理后可得

δｑ＝－Ａ－１Φｕ （１２）
δｖ＝－Ａ－１Φ（ｑ，ｖ） （１３）

根据 ＭｏｏｒｅＰｅｎｒｏｓｅ广义逆阵的概念
Ａ＋＝ＡＴ（ＡＡＴ）－１ （１４）
代入式（１２）、式（１３）可得
δｑ＝－ＡＴ（ＡＡＴ）－１Φｕ （１５）
δｖ＝－ＡＴ（ＡＡＴ）－１Φ（ｑ，ｖ） （１６）

各积分步后修正的广义坐标即为

ｑ＝ｑｕ－ＡＴ（ＡＡＴ）－１Φｕ （１７）
ｑ＝ｖ－ＡＴ（ＡＡＴ）－１Φ（ｑ，ｖ） （１８）

所得式（１７）、式（１８）可以在动力学方程的数
值积分求解过程，在各个积分步直接完成位置和

速度的约束违约抑制，从而方便地应用于修正

ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程构建名义模型产生的数值积
分解误差。为了提高轨迹约束流形上的违约消除

精度，往往对式（１７）进行迭代应用。

３　动力学建模

３．１　无约束操作臂的动力学建模
为说明直接消除违约误差的方法在 Ｕｄｗａｄｉａ

６０３２
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　第 １１期 吕桂志，等：ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程构建操作臂名义模型的违约消除

Ｋａｌａｂａ方程所构建机器人操作臂动力学名义模型
中的应用，选用图 １所示的三杆空间操作臂作为
典型空间操作臂结构进行动力学建模。图中：ｌｉ－１
为操作臂中第 ｉ根杆的长度；ｒｉ－１为第 ｉ根杆重心
到关节末端的距离；ｑｉ为第 ｉ个关节的广义位置。
根据 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方法完成无约束空间操作臂
动力学方程的构建。

图 １　三杆空间操作臂

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｌｉｎｋｓｐａｔｉａｌｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

由式（３）可知，动力学方程在无外加约束力
时可写为

Ｍｑ̈＝Ｑ （１９）
则操作臂无约束状态下的动力学方程可写为

Ｍ１１ Ｍ１２ Ｍ１３
Ｍ２１ Ｍ２２ Ｍ２３
Ｍ３１ Ｍ３２ Ｍ











３３

ｑ̈１
ｑ̈２
ｑ̈










３

＝

　　 －

Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３
Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３
Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ











３３

ｑ１
ｑ２
ｑ










３

－

Ｇ１１
Ｇ２１
Ｇ











３１

（２０）

由 Ｌａｇｒａｎｇｉａｎ动力学方法可得式（２０）中的各
项参数。左侧的质量矩阵项中各参数分别为

Ｍ１１ ＝Ｉｙ２ｓｉｎ
２ｑ２＋Ｉｙ３ｓｉｎ

２
（ｑ２＋ｑ３）＋Ｉｚ１＋

　　Ｉｚ２ｃｏｓ
２ｑ２＋Ｉｚ３ｃｏｓ

２
（ｑ２＋ｑ３）＋ｍ２ｒ

２
１ｃｏｓ

２ｑ２＋

　　ｍ３（ｌ２ｃｏｓｑ２＋ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））
２

Ｍ２２ ＝Ｉｘ２＋Ｉｘ３＋ｍ３ｌ
２
１＋ｍ２ｒ

２
１＋ｍ３ｒ

２
２＋２ｍ３ｌ１ｒ２ｃｏｓｑ３

Ｍ３３ ＝Ｉｘ３＋ｍ３ｒ
２
２

Ｍ２３ ＝Ｍ３２ ＝Ｉｘ３＋ｍ３ｒ
２
２＋ｍ３ｌ１ｒ２ｃｏｓｑ３

Ｍ１２ ＝Ｍ２１ ＝Ｍ１３ ＝Ｍ３１ ＝０
　　方程右侧的哥氏力和离心力矩阵中各项分
别为

Ｃ１１ ＝［ｍ３（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））（ｌ１ｓｉｎｑ２＋
　　ｒ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３））］ｑ２－［（Ｉｙ２－Ｉｚ２－

　　ｍ２ｒ
２
１）ｃｏｓｑ２ｓｉｎｑ２＋（Ｉｙ３－Ｉｚ３）ｃｏｓ（ｑ２＋

　　ｑ３）ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）］ｑ２＋［ｍ３ｒ２ｓｉｎ（ｑ２＋
　　ｑ３）（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））］ｑ３－
　　［（Ｉｙ３－Ｉｚ３）ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）］ｑ３
Ｃ１２ ＝［ｍ３（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））（ｌ１ｓｉｎｑ２＋

　　ｒ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３））］ｑ１－［（Ｉｙ２－Ｉｚ２－
　　ｍ２ｒ

２
１）ｃｏｓｑ２ｓｉｎｑ２＋（Ｉｙ３－Ｉｚ３）ｃｏｓ（ｑ２＋

　　ｑ３）ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）］ｑ１
Ｃ１３ ＝［ｍ３ｒ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋
　　ｑ３））］ｑ１－［（Ｉｙ３－Ｉｚ３）ｃｏｓ（ｑ２＋
　　ｑ３）ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）］ｑ１
Ｃ２１ ＝［－（Ｉｚ２－Ｉｙ２＋ｍ２ｒ

２
１）ｃｏｓｑ２ｓｉｎｑ２－

　　（Ｉｚ３－Ｉｙ３）ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）］ｑ１－
　　［ｍ３（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））（ｌ１ｓｉｎｑ２＋
　　ｒ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３））］ｑ１
Ｃ２２ ＝ｑ３ｌ１ｍ３ｒ２ｓｉｎｑ３
Ｃ２３ ＝ｑ３ｌ１ｍ３ｒ２ｓｉｎｑ３－ｑ２ｌ１ｍ３ｒ２ｓｉｎｑ３
Ｃ３１ ＝［（Ｉｚ３－Ｉｙ３）ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）］ｑ１＋
　　［ｍ３ｒ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）（ｌ１ｃｏｓｑ２＋
　　ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））］ｑ１
Ｃ３２ ＝－ｌ１ｍ３ｒ２ｑ２ｓｉｎｑ３
Ｃ３３ ＝０
　　方程右侧的操作臂重力矩阵中各项分别为
Ｇ１１ ＝０
Ｇ２１＝（ｍ２ｇｒ１＋ｍ３ｇｌ１）ｃｏｓｑ２＋ｍ３ｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）
Ｇ３１ ＝ｍ３ｇｒ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）
式中：ｍｉ为第 ｉ个杆的质量；Ｉｘｉ、Ｉｙｉ和 Ｉｚｉ分别为第 ｉ
个杆关于 Ｃａｒｔｅｓｉａｎ坐标系中 ｘ、ｙ和 ｚ轴的转动惯
量；ｇ为重力加速度项。
３．２　受约束操作臂动力学名义模型

在机器人操作臂无约束模型的基础上，给定

约束要求。若为执行特定任务，操作臂末端运动

轨迹为一空间椭圆，其工作空间中参数方程可表

示为

ｘ＝１＋０．２５ｃｏｓｔ （２１）
ｙ＝－０．３ｃｏｓｔ＋ｓｉｎｔ （２２）
ｚ＝１＋０．５ｓｉｎｔ （２３）

根据图１及操作臂前向运动学，可得操作臂
基座处 Ｃａｒｔｅｓｉａｎ坐标与广义坐标中位置的关系。
ｘ＝（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））ｃｏｓｑ１ （２４）
ｙ＝（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））ｓｉｎｑ１ （２５）
ｚ＝ｌ０－ｌ１ｓｉｎｑ２－ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３） （２６）

整理式（２１）～式（２６）并求二阶导数后，可得
式（２）形式的方程：
Ａ１１ Ａ１２ Ａ１３
Ａ２１ Ａ２２ Ａ２３
Ａ３１ Ａ３２ Ａ











３３

ｑ̈＝

ｂ１
ｂ２
ｂ










３

（２７）

式中：

Ａ１１ ＝（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））ｓｉｎｑ１
Ａ１２ ＝（ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）＋ｌ１ｓｉｎｑ２）ｃｏｓｑ１
Ａ１３ ＝ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）ｃｏｓｑ１
Ａ２１ ＝－（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））ｃｏｓｑ１

７０３２
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Ａ２２ ＝（ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）＋ｌ１ｓｉｎｑ２）ｓｉｎｑ１
Ａ２３ ＝ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）ｓｉｎｑ１
Ａ３１ ＝０
Ａ３２ ＝ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）
Ａ３３ ＝ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）
ｂ１＝ｑ１ｓｉｎｑ１（ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）（ｑ２＋ｑ３）＋
　　ｌ１ｑ２ｓｉｎｑ２）－ｃｏｓｑ１（ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）（ｑ２＋
　　ｑ３）

２＋ｌ１ｑ
２
２ｃｏｓｑ２）＋ｑ１ｓｉｎｑ１（ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋

　　ｑ３）（ｑ２＋ｑ３）＋ｑ２ｌ１ｓｉｎｑ２）－ｑ
２
１ｃｏｓｑ１（ｌ１ｃｏｓｑ２＋

　　ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））－０．２５ｃｏｓｔ
ｂ２＝－ｓｉｎｑ１（ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３）（ｑ２＋ｑ３）

２＋
　　ｌ１ｑ

２
２ｃｏｓｑ２）－ｑ１ｃｏｓｑ１（ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋ｑ３）（ｑ２＋

　　ｑ３）＋ｌ１ｑ２ｓｉｎｑ２）＋ｑ１ｃｏｓｑ１（ｌ２ｓｉｎ（ｑ２＋
　　ｑ３）（ｑ２＋ｑ３）＋ｑ２ｌ１ｓｉｎｑ２）－
　　ｑ２１ｓｉｎｑ１（ｌ１ｃｏｓｑ２＋ｌ２ｃｏｓ（ｑ２＋ｑ３））＋
　　０．３ｃｏｓｔ－ｓｉｎｔ
ｂ３ ＝ｌ１ｑ２ｑ２ｓｉｎｑ２＋ｌ２（ｑ２＋ｑ３）

２ｓｉｎ（ｑ２＋
　　ｑ３）－０．５ｓｉｎｔ

根据所得式（２０）、式（２７）中的各项参数，即
可完成操作臂的动力学方程的构建。

４　数值仿真
４．１　无违约纠正的仿真

给定操作臂名义模型中各结构参数：ｍ１ ＝

ｍ２＝ｍ３＝１ｋｇ，ｌ０＝ｌ１＝ｌ２＝１ｍ，ｒ０＝ｒ１＝ｒ２＝０．５ｍ，

Ｉｘ１＝
１
３
ｋｇ·ｍ２，Ｉｙ１＝＝

１
３
ｋｇ·ｍ２，Ｉｚ１＝０，Ｉｘ２＝１ｋｇ·

ｍ２，Ｉｙ２＝＝
１
３
ｋｇ·ｍ２，Ｉｚ２＝＝

１
３
ｋｇ·ｍ２，Ｉｘ３＝１ｋｇ·

ｍ２，Ｉｙ３＝＝
７
３
ｋｇ·ｍ２，Ｉｚ３＝＝

７
３
ｋｇ·ｍ２。在 ＭＡＴ

ＬＡＢ２０１５ａ中采用定步长四阶龙格库塔积分法仿
真，取积分时间步长为 ０．０１ｓ，仿真时间为 ２０ｓ。
ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ所构建动力学模型要求初始条件
满足约束方程。故在 ｔ＝０的初始条件，求得符合
约束条件的名义操作臂各关节初始位置为：

ｑ１（０）＝－１３．５°，ｑ２（０）＝５０°，ｑ３（０）＝－１００°。
对轨迹约束方程进行一阶求导后，在初始条

件，得符合约束条件的各关节初始角速度为：

ｑ１（０）＝０．７５ｒａｄ／ｓ，ｑ２（０）＝－０．２４ｒａｄ／ｓ，ｑ３（０）＝
－０．３ｒａｄ／ｓ。
将所得式（５）形式的动力学参数方程积分

２次后求数值解，即可得在给定约束情况下，三杆
操作臂各关节角度随时间变化的曲线，如图 ２中
实线部分所示。其中实线、虚线和点划线分别表

示杆１、杆 ２和杆 ３随时间变化的轨迹。可以看
出，随着时间的推移，较粗线条表示的各杆件积分

值与较细线条表示的期望理论值间距离越来越

大，轨迹约束违约误差逐渐增大。图 ３为操作臂
各关节角速度随时间变化的曲线。相较于位置曲

线所得数值积分值的较粗线条与期望理论角速度

的较细线条间相差较少，随时间增加速度约束违

约误差也逐渐增大。

在空间椭圆轨迹的约束下，操作臂末端在

Ｃａｒｔｅｓｉａｎ空间中运动 ２０ｓ的轨迹如图 ４所示。
图４中虚线表示根据给定期望轨迹约束定义的理
论解曲线，实线表示积分求解加速度动力学方程

后所得的数值积分解轨迹。可以看出，仿真时间

内数值解轨迹严重偏离期望轨迹。因此，需要采

取合适的方式进行约束，控制违约误差。

图 ２　操作臂各关节角度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅａｃｈｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｊｏｉｎｔ’ｓ

ａｎｇｌｅｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 ３　操作臂各关节角速度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅａｃｈｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｊｏｉｎｔ’ｓａｎｇｕｌａｒ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｔｉｍｅ

４．２　修正违约误差的仿真结果与讨论
利用本文所提违约误差直接消除法和 Ｕｄｗａ

ｄｉａＫａｌａｂａ方程中常用的 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束稳定
法

［１５，２０２１］
对所出现违约误差修正后进行比较。任

意给定机器人操作臂各杆的初始位置为：ｑ１（０）＝

８０３２
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　第 １１期 吕桂志，等：ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程构建操作臂名义模型的违约消除

４５°，ｑ２（０）＝４５°，ｑ３（０）＝－９０°；初始速度为：
ｑ１（０）＝０，ｑ２（０）＝０，ｑ３（０）＝０。

利用式（１７）对 ４．１节所得位置迭代修正
２次，再利用式（１８）修正１次速度违约误差，将结
果与稳定参数 α＝５０，β＝４００的 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束
稳定法的修正结果进行比较。

图５为仿真时间内采用２种方法修正数值解
后，操作臂末端在工作空间的运动轨迹。图中

图 ４　操作臂末端在 Ｃａｒｔｅｓｉａｎ空间运动轨迹

Ｆｉｇ．４　Ｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｅｎｄｐｏｉｎｔｏｆ

ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎＣａｒｔｅｓｉａｎｓｐａｃｅ

图 ５　修正后工作空间操作臂末端轨迹

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｒｒｅｃｔｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｅｎｄｐｏｉｎｔｏｆ

ｓｐａｔｉａｌｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

虚线 表 示 给 定 期 望 约 束 的 理 论 轨 迹 曲 线。

图５（ａ）中实线表示 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束稳定法修正后
操作臂末端在工作空间的运动轨迹，图５（ｂ）中实
线表示误差直接消除法修正后操作臂末端在工作

空间的运动轨迹。与图 ４相比较，２种方法修正
违约误差后都可将操作臂末端点约束与期望轨迹

一致。但直观来看，误差直接消除法比 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ
约束稳定法在初始状态约束到期望轨迹的距离更

短，积分累积误差的修正效果也更好。

图６显示了操作臂末端数值积分值与理论值
之间的误差。图６中点划线表示各时刻操作臂末
端修正前的数值积分值与期望约束理论值之间的

距离。由于要求初始条件满足约束方程，因此其

误差值从零开始增加，且因误差累积操作臂末端

逐渐远离所给定期望轨迹。图 ６中虚线显示了
Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束稳定法修正后，可将操作臂末端与
期望约束轨迹间的距离控制在一定范围内，但该

范围受到稳定参数选择等因素的制约，难以有效

给定具体值。在该修正方法情况下，机械臂末端

在开始阶段从初始值渐近稳定到期望轨迹附近。

图６中实线显示了误差直接消除法修正后操作臂
末端与所给期望轨迹间误差情况。在该方法的约

束下，通过迭代修正次数的增加可将所得约束轨

迹与期望约束流形间的误差控制的足够小。由

图６可知，在目前修正情况下，所得误差比 Ｂａｕｍ
ｇａｒｔｅ约束稳定法修正后所得误差要小，且从初始
状态修正到期望约束的过程也更加直接，因此可

更加满足控制器中动力学名义模型的需要。

图 ６　给定值和求解值之间的空间距离

Ｆｉｇ．６　Ｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｇｉｖｅｎｖａｌｕｅｓ

ａｎｄｓｏｌｕｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ

５　结　论

本文采用 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程的建模思想，
对三杆操作臂进行了建模仿真，并采用 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ
约束稳定法和误差直接消除法对操作臂末端进行

９０３２
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了违约修正。研究过程中揭示的主要结论有：

１）相对于 Ｂａｕｍｇａｒｔｅ约束稳定法对操作臂末
端点初始位置不满足约束方程时的渐近抑制修

正，误差直接消除法可更为直接地将不满足约束

方程的初始值修正为约束流形上的点，从而更便

于机器人控制器中动力学名义模型的应用。

２）采用误差直接消除法可直接修正动力学
方程数值求解过程中随积分产生的误差。修正精

度可随修正迭代次数的增加而升高，从而将所得

操作臂末端轨迹与期望理论轨迹间的误差控制的

足够小。这将更有利于 ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程在控
制器设计中的应用。

本文中针对操作臂名义模型进行了违约消除

研究。对具有参数及环境不确定性的真实机器人

进行控制，设计实验对理论结果验证的研究，将是

下一步主要工作方向。
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统跟踪控制［Ｊ］．机械工程学报，２０１５，５１（３）：４５５０．

ＺＨＡＮＧＸＲ，ＭＥＮＧＷ Ｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｅ

ｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓｂａｓｅｄｏｎｖｉｒｔｕａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ

ａｎｄｓｅｒｖｏｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｆｏｌｌｏｗｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，５１（３）：４５５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　吕桂志　男，博士研究生，讲师。主要研究方向：工业机器人动

力学及控制。

刘荣　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：工业机器

人、爬壁机器人。
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　第 １１期 吕桂志，等：ＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａ方程构建操作臂名义模型的违约消除

Ｖｉｏｌａｔｉｏｎｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｎｏｍｉｎａｌｍｏｄｅｌｓｆｏｒｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｓ
ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｗｉｔｈＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａｅｑｕａｔｉｏｎ

ＬＹＵＧｕｉｚｈｉ１，２，ＬＩＵＲｏｎｇ１，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨｅｚｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｈｅｚｅ２７４０１５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＩｎｔｈｅｎｏｍｉｎａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙＵｄｗａｄｉａ
Ｋａｌａｂａｅｑｕａｔｉｏｎ，ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｒｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｓａｔｉｓｆｙｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｓ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｖｉｏｌａ
ｔｉｏｎｉｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅａｃｃｕｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｅｒｒｏｒｓｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈａｒｅａｌｌｐｒｏｂｌｅｍｓｔｏ
ｂｅｓｏｌｖｅｄａｔｐｒｅｓｅｎｔ．Ｐｒｏｂｌｅｍｓａｒｅｓｏｌｖｅｄｂｙｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｅｌｉｍｉｎａｔｉｎｇｖｉｏｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｄｉｒｅｃｔｌｙ．Ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄ
ａｄｄｓｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｉｔｅｍｓｔｏｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｓｐｅｅｄｔｅｒｍｓｗｈｉｃｈａｒｅｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ｔｈｅ
ｄｙｎａｍｉｃｎｏｍｉｎａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｌｉｎｋｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｓ
ｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｕｎｄｅｒｔｈｅｄｅｓｉｒｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＵｄｗａｄｉａＫａｌａｂａｍｏｄｅｌｉｎｇｉｄｅａ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｃｏｒｒｅｃｔｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＢａｕｍｇａｒｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｅｒｒｏｒｄｉｒｅｃｔｅｌｉｍｉｎａ
ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｉｒｅｃｔｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃａｎｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｖｉｏｌａｔｉｏｎｉｎａｓｍａｌ
ｌｅｒｒａｎｇｅｍｏｒｅｑｕｉｃｋｌｙ，ａｎｄｉｓｍｏｒｅｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｔｈｅｕｓｅｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｔｏｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｎｏｍｉｎａｌ
ｍｏｄｅｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｏｂｏｔｉｃｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ；ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇ；ｖｉｏｌａｔｉｏｎｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎ；ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｍａｎｉｆｏｌｄ；Ｕｄｗａ
ｄｉａＫａｌａｂａｅｑｕａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１５１２：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１０．０８５２．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｌｉｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００８６

热处理及测量方式对纵波声速评价

材料硬度的影响

门平１，２，董世运１，，闫世兴１，康学良１，李恩重１

（１．陆军装甲兵学院 装备再制造技术国防科技重点实验室，北京 １０００７２；

２．中国人民解放军海军 ９２６０１部队，湛江 ５２４００９）

　　摘　　　要：硬度是材料力学性能的重要指标之一，目前采用超声无损检测方法评价材
料的硬度指标存在诸多挑战。通过搭建高精度声时测量系统，采用超声纵波脉冲反射回波法

测量不同热处理４５钢试件沿厚度方向的超声波传播声时，计算超声纵波声速。同时改变门信
号的测量方式，研究不同热处理及门信号测量方式对超声纵波声速评价材料硬度的影响。建

立材料硬度、微观组织以及超声纵波声速之间的映射关系，得到超声纵波声速评价 ４５钢试件
硬度指标的标定模型，并对标定模型进行验证。标定模型预测硬度误差满足工程应用误差

１０％的要求。
关　键　词：纵波声速；硬度；微观组织；测量信号；映射关系
中图分类号：ＴＧ１１５．２８；ＴＨ８７８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３１２０９

　　材料硬度是材料力学性能的重要指标之一，
材料硬度值不仅可以直观反映材料的硬度指标大

小，而且可以间接反映材料的强度指标大小，对于

在役、在线核心部件，强度指标不能直接测量，可

以通过测量部件的硬度指标来估算相应的强度指

标。重要构件的耐磨性能、抗腐蚀性能、弹性模量

以及抗疲劳性能均与构件的硬度相关，因此，表征

材料的硬度指标是材料力学性能测试的重要内容

之一
［１３］
。

目前构件硬度测量方法主要集中在机械压痕

测量，其主要缺点为：①只能表征材料或构件表面
硬度；②测量设备较大，只能在测试实验室或特定
场所进行；③对材料表面造成一定的损伤，即使纳
米压痕法

［４］
也会对构件表面产生微损伤；④对材

料表面粗糙度有一定要求，表面打磨划痕对测量

压痕面积大小有一定影响
［５６］
。因此采用上述方

法很难实现在役、在线、快速硬度的无损评价与

表征。

超声检测技术不仅可以对构件的宏观缺陷进

行定量评价与表征
［７］
，还可以采用非线性超声检

测技术评价材料早期力学性能退化
［８］
，包括疲劳

位错早期损伤、材料热老化损伤、蠕变损伤和辐射

损伤；采用超声检测技术还可以评价不锈钢材料

的晶间腐蚀
［９］
；基于弱声弹效应采用超声声速变

化评价材料的残余应力
［１０］
及工作应力

［１１］
；通过

超声纵波声速和横波声速评价材料的弹性模

量
［１２１４］

。本文将超声检测技术引入到材料或构

件硬度指标的力学性能测量，基于先进高精度超

Administrator
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180612.1008.002.html
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　第 １１期 门平，等：热处理及测量方式对纵波声速评价材料硬度的影响

声波声时测量技术、计算机技术、高性能传感器技

术以及材料微观组织表征与分析技术，采用超声

纵波声速测量实现对材料或构件硬度的无损快速

定量评价与表征，误差满足工程应用要求。

１　检测方法及检测系统

１．１　检测方法
材料的微观组织决定材料的力学性能，同样

材料的微观组织决定或影响无损检测信号的特征

参量的大小，因此，可以通过无损检测信号特征参

量的变化来评价和表征材料的力学性能指标。材

料的微观组织可以解释两者之间变化关系，起着

桥梁作用，通过上述关系，就可以建立材料力学性

能指标材料微观组织无损检测信号的特征参量
之间非线性或者线性映射关系，如图１所示。

超声纵波声速评价材料硬度指标方法：

１）将试件进行不同热处理，得到一组具有不
同硬度的标定试件。

２）通过硬度计测量标定试件的硬度，采用超
声纵波脉冲反射回波法，通过高精度超声测试系

统测量标定试件沿厚度方向超声纵波声时，计算

超声纵波声速，对所测硬度值与超声纵波声速进

行曲线拟合，得到硬度标定模型。

３）测试同种材料任意试件的超声纵波声速，
代入标定模型，预测出被测试件硬度，并与硬度计

所测硬度进行比较，进行误差分析，如果预测硬度

误差不满足所提误差指标要求，则对标定模型进

行修正，直至误差满足要求，标定实验完成。具体

标定过程如图２所示。

图 １　材料力学性能指标微观组织无损

检测信号特征参量之间的关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｍａｔｅｒｉａｌｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙ

ｉｎｄｉｃｅｓ，ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅ

ｔｅｓｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

１．２　纵波声速测量方法
１）测量方法１
采用单探头脉冲反射回波法测量超声纵波声

时，在测量系统中设置门信号的位置，门信号的宽

度与接收超声纵波信号持续时间相当，分别测量

一次底面反射回波信号声时 ｔ１和二次底面反射回
波信号声时 ｔ２，分别给出 ２次回波声时测量的均
方根误差，２次反射回波信号声时差即为超声纵
波在２倍试件厚度声程的传播时间。门信号及接
收超声纵波信号位置如图 ３所示，超声纵波声速
计算式为

ｖＬ ＝
２ｄ
ｔ２－ｔ１

（１）

式中：ｖＬ为纵波声速；ｄ为试件厚度。
２）测量方法２
在测量系统中，分别设置门信号位于一次底

面反射回波信号和二次底面反射回波信号处，设

置门信号的宽度与超声纵波信号持续时间相当。

图 ２　超声检测方法评价材料力学性能标定过程框图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌ

ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｂｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

图 ３　测量门信号与接收超声纵波信号位置（测量方法 １）

Ｆｉｇ．３　Ｍｅａｓｕｒｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｇａｔｅｓｉｇｎａｌａｎｄｒｅｃｅｉｖｅｄ

ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｓｉｇｎａｌ（Ｍｅａｓｕｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄ１）

３１３２
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测量开始时，门信号作为测量信号，在一次和二次

底面反射回波信号之间来回跳跃，门信号及接收

超声纵波信号位置如图 ４所示，根据扫频范围和
测量步进量确定门信号测量的次数，系统自动计

算超声波在试件厚度方向传播的平均声时ｔ，同时
给出测量声时均方根误差，超声纵波声速计算

式为

ｖＬ ＝
ｄ
ｔ

（２）

图 ４　测量门信号与接收超声纵波信号位置（测量方法 ２）

Ｆｉｇ．４　Ｍｅａｓｕｒｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｇａｔｅｓｉｇｎａｌａｎｄｒｅｃｅｉｖｅｄ

ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｓｉｇｎａｌ（Ｍｅａｓｕｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄ２）

１．３　检测系统
本文采用超声纵波声速评价 ４５钢试件硬度

指标，实验系统包括 ＲＩＴＥＣＲＡＭ５０００高精度声
时数 据 采 集 系 统、计 算 机、示 波 器 （ＲＩＧＯＬ
ＤＳ１０５４Ｚ）、５０Ω负载（ＲＩＴＥＣＲＴ５０）、信号选择
器（ＲＩＴＥＣＲＳ５Ｇ２）、双工器（ＲＩＴＥＣＤＩＰＬＥＸ
ＥＲ）、ＯＬＹＭＰＵＳ２．２５ＭＨｚ超声纵波探头（Ｖ２０４
ＲＭ）、耦合剂机油，不同热处理４５钢标定试件，试
件尺寸为 １５０ｍｍ×５０ｍｍ×１９ｍｍ。实验系统框
图如图５所示。

图 ５　超声纵波检测系统框图

Ｆｉｇ．５　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ

ｗａｖｅｔｅｓｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

２　标定过程及结果分析

２．１　微观组织及硬度
标定试件为４５钢，各试件热处理方法及硬度

如表１所示。根据 ４５钢过冷奥氏体连续冷却转
变（ＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓＣｏｏｌｉｎｇＴｒａｎｓｉｔｉｏｎ，ＣＣＴ）曲线确定
热处理最高升温为 ８５０℃ ＋保温 ０．５ｈ，试件分别
进行淬火（ＷａｔｅｒＱｕｅｎｃｈｉｎｇ，ＷＱ）、不同温度的回
火（Ｔｅｍｐｅｒｉｎｇ，Ｔ）、正火（Ｎｏｒｍａｌｉｚｉｎｇ，Ｎ）和退火
（Ａｎｎｅａｌｉｎｇ，Ａ），目的是通过热处理得到一组具有
不同硬度的标定试件，为后续的标定实验做准备。

不同热处理标定试件微观组织如图 ６所示，
图６（ａ）为试件退火后得到铁素体加珠光体组织；
图６（ｂ）为试件正火后得到铁素体加珠光体组织；
图６（ｃ）为试件淬火 ＋６００℃回火得到索氏体组
织；图６（ｄ）为试件淬火 ＋４００℃回火得到回火屈
氏体组织；图６（ｅ）为试件淬火 ＋２００℃回火得到
回火马氏体组织；图６（ｆ）为试件淬火得到马氏体
加残余奥氏体组织。

表 １　标定 ４５钢试件热处理方法及硬度

Ｔａｂｌｅ１　Ｈｅａｔｔｒｅａｔｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓａｎｄｈａｒｄｎｅｓｓｏｆ

ｃａｌｉｂｒａｔｅｄ４５ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

热处理

方法

冷却

方式

回火

温度／℃
保温

时间／ｍｉｎ
硬度／
ＨＢＷ

Ａ 炉冷 １２９

Ｎ 空冷 １５５

６００Ｔ 空冷 ６００ ３０ １９２

４００Ｔ 空冷 ４００ ３０ ３４０

２００Ｔ 空冷 ２００ ３０ ４８９

ＷＱ 水冷 ５２２

２．２　纵波声速测量

２．２．１　探头幅频特性测定
探头技术说明书已经给出超声纵波的中心频

率，但是为确定探头的检测能力及选择探头激发

信号的频率，需要对超声纵波探头的频谱特性进

行测定，绘制相应的幅频特性曲线。图 ７为中心
频率为２．２５ＭＨｚ超声纵波探头幅频特性。

由超声纵波的幅频特性可以看出，探头的中心

频率并非在探头标注的２．２５ＭＨｚ，而是１．９９２５ＭＨｚ，
幅值为０．００４４２６Ｖ，这样就为探头激发信号的中
心频率选择提供实验依据。从探头的幅频特性还

可以看出，探头的频带较宽，说明其检测能力较

强；同时探头在高频段幅值衰减较慢，对中心频率

的检测波存在干扰，因此检测超声纵波信号需要

进行适当的滤波处理。

４１３２
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　第 １１期 门平，等：热处理及测量方式对纵波声速评价材料硬度的影响

图 ６　标定 ４５钢试件不同热处理微观组织

Ｆｉｇ．６　Ｃａｌｉｂｒａｔｅｄ４５ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｔｒｅａｔｅｄｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

图 ７　超声纵波探头幅频特性

Ｆｉｇ．７　Ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｐｒｏｂｅａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

２．２．２　纵波声时测量及声速计算
不同热处理４５钢试件微观组织各异，宏观表

现就是试件硬度的差异性，最终反映在超声纵波

声速的变化。实验采用２种门信号检测方法对超
声纵波传播声时进行精确测量，根据式（１）、
式（２）计算相应的纵波声速，建立超声纵波声速、
试件硬度以及微观组织之间的映射关系，构建超

声纵波声速与试件硬度之间的标定模型，并对标

定模型进行验证；同时比较 ２种测量方法所得声
速构建的标定模型的预测精度，为后续门信号检

测方式的选择提供实验依据。

检测系统参数设置为：激发信号频率设置为

２．２５ＭＨｚ，信号周期为１ｃｙｃｌｅ，依据实测探头频谱
特性，扫频范围设置为 ２．０５～２．４５ＭＨｚ，步进为
０．００１ＭＨｚ，采样点数为 ４０１，信号增益为 ６０ｄＢ，

滤波器设置高通截止频率为 １ＭＨｚ，低通截止频
率为２０ＭＨｚ，门信号一次反射回波延时９．１μｓ，二
次反射回波延时１５．５μｓ，门宽１．７μｓ。

表２和表３分别为采用２种门信号测量方法
所得纵波传播声时以及计算纵波声速。其中：

Ｅｔ１、Ｅｔ２为对应 ｔ１、ｔ２的均方根误差，ｔ为门信号自动
测量计算超声纵波在厚度方向声程的声时，Ｅｔ为
对应ｔ的均方根误差。上述测量值均为测量６次

表 ２　标定试件超声纵波声速（测量方法 １）

Ｔａｂｌｅ２　Ｃａｌｉｂｒａｔｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ

ｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ（Ｍｅａｓｕｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄ１）

热处理

方法
ｄ／ｍｍ

一次回波 二次回波

ｔ１／μｓ Ｅｔ１／μｓ ｔ２／μｓ Ｅｔ２／μｓ

ｖＬ／（ｍ·

ｓ－１）

Ａ １８．９８ ９．３９７９ ０．００１ １５．８２７６ ０．００１ ５９０４

Ｎ １８．９９ ９．３９１７ ０．００１ １５．８３０１ ０．００８ ５８９９

６００Ｔ １８．９８ ９．３７３４ ０．００２ １５．８２７０ ０．００３ ５８８２

４００Ｔ １８．９９ ９．３５１３ ０．００４ １５．８１４１ ０．００５ ５８７６

２００Ｔ １８．９８ ９．３３５４ ０．００３ １５．８２８５ ０．００５ ５８４６

ＷＱ １８．９８ ９．３１５４ ０．００８ １５．８４３０ ０．００９ ５８１５

表 ３　标定试件超声纵波声速（测量方法 ２）

Ｔａｂｌｅ３　Ｃａｌｉｂｒａｔｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ

ｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ（Ｍｅａｓｕｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄ２）

热处理方法 ｄ／ｍｍ ｔ／μｓ Ｅｔ／μｓ ｖＬ／（ｍ·ｓ
－１）

Ａ １８．９８ ３．２１３２ ０．００６ ５９０７

Ｎ １８．９９ ３．２１７８ ０．００９ ５９０１

６００Ｔ １８．９８ ３．２２４３ ０．００３ ５８８６

４００Ｔ １８．９９ ３．２３３０ ０．００５ ５８７３

２００Ｔ １８．９８ ３．２４３８ ０．００５ ５８５１

ＷＱ １８．９８ ３．２７３４ ０．００９ ５７９８

５１３２
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求其平均值，采用游标卡尺测量３次求其平均值所得。
图８（ａ）为采用 ２种测量方法超声纵波声时

随标定试件不同热处理方法的变化曲线。可以看

出，２种测量方法测得声时变化趋势一致，超声纵
波声时测量均方根误差控制在纳秒量级，声时测

量误差均满足纵波声速精确测量要求。图 ８（ｂ）
为采用２种测量方法测量纵波声速随标定试件不
同热处理方法变化曲线。可以看出，２种测量方
法测得超声纵波声速随热处理方法的变化趋势一

致；不同之处在于，采用测量方法１测得的纵波声
速大小整体上小于测量方法 ２测得的纵波声速，
只有在４００℃回火和淬火时略大于测量方法 ２所
测纵波声速大小，哪种测量方法能够更准确地评

价材料的硬度，通过建立超声纵波声速与材料布

氏硬度标定模型，预测验证试件硬度，得出标定模

型预测误差，为选择测量方法提供实验依据。

图 ８　超声纵波声时和声速随标定试件热处理方法的变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ

ｔｉｍｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｗｉｔｈｃａｌｉｂｒａｔｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎ

ｈｅａｔｔｒｅａｔｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

２．３　建立标定模型
图９（ａ）为采用线性函数对测量方法１所得超

声纵波声速随标定试件布氏硬度的变化进行拟合，

拟合度 Ｒ２＝０．８７９１１，拟合度较高，拟合函数为
ｙ＝－０．１８７５２ｘ＋５９２７．４３２１５ （３）

式中：ｘ为材料的布氏硬度；ｙ为超声纵波声速。
为验证标定模型的准确性，对７６０℃淬火４５钢

试件纵波声时进行测量，计算声速为 ５８７９ｍ／ｓ，代
入式（３），预测硬度为 ２５８ＨＢＷ，布氏硬度计测试
硬度为２５４ＨＢＷ，误差为１．５７％。

图９（ｂ）为采用线性函数对测量方法 ２所得
超声纵波声速随标定试件布氏硬度的变化进行拟

合，拟合度 Ｒ２ ＝０．８０９０１，拟合度较高，拟合函
数为

ｙ＝－０．２１５５３ｘ＋５９３４．９６１０７ （４）
为验证标定模型的准确性，对 ７６０℃淬火 ４５

钢试件纵波声时进行测量，计算声速为 ５８８２ｍ／ｓ，
代入式（４），预测硬度为 ２４６ＨＢＷ，布氏硬度计测
试硬度为２５４ＨＢＷ，误差为３．１５％。

由式（３）、式（４）标定模型预测精度可以得
出：２种测量方法所得超声纵波声速建立的 ４５钢
硬度标定模型，预测精度均较高，均满足工程应用

１０％的误差要求；采用测量方法 １计算超声纵波
声速建立的标定模型预测精度比测量方法 ２高。
主要原因在于：方法１拟合曲线的拟合度较高，拟
合参数之间相关性较高；采用测量方法１测量时

图 ９　标定试件硬度与测量方法 １和 ２所得

超声纵波声速线性拟合

Ｆｉｇ．９　Ｌｉｎｅａｒｆｉｔｔｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｉｂｒａｔｅｄｓｐｅｃｉｍｅｎ

ｈａｒｄｎｅｓｓａｎｄｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｍｅａｓｕｒｅｄｂｙｍｅａｓｕｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄ１ａｎｄ２
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超声纵波的声程为试件厚度的 ２倍，与测量方法
２比较，声程测量引入的相对误差较小；测量声时
时，测量方法 １每个回波信号测量 ４０１次求其平
均值，测量方法 ２是将一次回波信号及二次回波
信号的声时差进行测量 ４０１次求其平均值，测量
均方根误差比测量方法１大。
２．４　相关性分析

从２．３节标定试件超声纵波声速变化来看，
退火试件超声纵波声速最快，正火试件声速略小

于退火试件，之后依次是高温回火、中温回火和低

温回火试件，淬火试件纵波声速最慢。从不同热

处理４５钢标定试件微观组织角度分析，退火试件
微观组织铁素体相含量最高且铁素体声阻抗最

低，超声纵波声速最快；正火试件微观组织珠光体

层间距要比退火件小，更密集的层片结构使得超

声波传播变慢，同时珠光体组织含量比退火试件

高，珠光体纵波声速比铁素体要慢；淬火试件纵波

声速最慢，原因在于４５钢中马氏体是经过过冷奥
氏体经无扩散相变转变而来，组织内部由于晶格

体积发生变化导致大量位错，产生大量的内部张

力及残余应力，最终造成超声波声速大幅度下降，

马氏体的低弹性模量也是造成声速降低的主要原

因之一，超声纵波在马氏体组织传播声速比在珠

光体和铁素体中慢；回火４５钢试件中超声波声速
相比淬火态有不同程度的增加，这是由于回火过

程释放了马氏体相变造成的组织应力，缓解了晶

格畸变程度，提高了组织的弹性模量，使超声波传

播速度更快；同时随着回火温度的提高，２００℃低
温回火试件马氏体组织含量减小，４００℃中温回火
试件组织转变为屈氏体，马氏体针状形态逐渐消

失，６００℃高温回火试件组织转变为回火索氏体，
超声纵波声速较正火组织慢。

实验采用的标定试件及验证试件热处理时奥

氏体化温度和保温时间一致，从而保证初始奥氏

体晶粒尺寸一致，因此只考虑微观应力对 Ｘ射线
衍射峰半高宽的影响，即只考虑晶格畸变程度，如

式（５）所示［１５］
：

ＳｔｒａｉｎΔｌ( )Ｌ ＝ＦＷ（Ｓ）
４ｔａｎθ

（５）

式中：Ｓｔｒａｉｎ表示微观应变，晶格畸变程度，即应
变量相对于面间距的比值，用百分数表示；Δｌ为
晶格应变量；Ｌ为晶格面间距；ＦＷ（Ｓ）为试件衍射
峰宽化，ｒａｄ；θ为衍射角度。

图１０为不同热处理４５钢标定试件Ｘ射线衍
射图。从图中可以看出，热处理后试件的衍射峰

θ角度几乎没有变化，但 ＦＷ（Ｓ）变化明显，说明

不同热处理试件晶格畸变程度各异。

采用 Ｊａｄｅ软件分析得不同热处理试件微观
组织晶格畸变程度，结果如表４所示。正火 ４５钢
试件晶格畸变程度略大于退火试件，正火４５钢和
退火４５钢组织差别不明显，前者仅珠光体含量高
于后者，并且铁素体较珠光体比体积更小；淬火

４５钢试件的晶格畸变程度要明显大于其他热处
理４５钢试件，由于在高冷却速度下，，面心立方
（ＦａｃｅＣｅｎｔｅｒｅｄＣｕｂｅ，ＦＣＣ）结构的奥氏体组织突
然进行非扩散型相变，转变为体心正方（Ｂｏｄｙ
ＣｅｎｔｅｒｅｄＴｅｔｒａｇｏｎａｌ，ＢＣＴ）结构的马氏体组织，晶
粒体积的变化产生大量的位错和内部应力；回火

图 １０　不同热处理 ４５钢试件 Ｘ射线衍射图

Ｆｉｇ．１０　Ｘｒａｙｄｉｆｆｒａｃｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔ

ｔｒｅａｔｅｄ４５ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

表 ４　不同热处理 ４５钢试件晶格畸变程度

Ｔａｂｌｅ４　Ｄｅｇｒｅｅｏｆｌａｔｔｉｃｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｈｅａｔｔｒｅａｔｅｄ４５ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

热处理方法 晶格畸变程度／％

Ａ ０

Ｎ ０．０３３

６００Ｔ ０．０９４

４００Ｔ ０．１６８

２００Ｔ ０．３６９

ＷＱ ０．５０９
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处理会在不同程度上释放材料快冷所产生的晶格

畸变引起的应力，回火４５钢试件晶格畸变程度随
回火温度的升高而降低。图 １１为不同热处理
４５钢试件硬度随晶格畸变程度的变化关系，基本
呈线性变化。

不同热处理 ４５钢试件由于晶格应力等因素
引起晶格畸变程度的差异性，宏观表现就是材料

硬度的差异性，导致超声纵波声速的变化，在受到

压力 Ｐ作用下，介质中纵波声速与应力之间的关
系为

［１６］

ρ０ｖ
２
１１Ｐ ＝λ＋２μ－

Ｐ
３Ｋ０
（６ｌ＋４ｍ＋７λ＋１０μ）（６）

式中：ρ０为介质发生形变前的密度；Ｐ为材料所受
压力，压应力为正，拉应力为负；λ和 μ为材料二
阶弹性常数，Ｋ０＝λ＋２μ／３；ｌ和 ｍ为材料三阶弹

性系数；ｖ２１１Ｐ为介质中任意方向的纵波声速。
图１２为不同热处理４５钢试件超声纵波声速随晶
格畸变程度的变化关系，其变化趋势基本呈线性

关系。

图 １１　不同热处理 ４５钢试件硬度随晶格畸变程度变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈａｒｄｎｅｓｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｔｒｅａｔｅｄ４５

ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｌａｔｔｉｃｅｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅ

图 １２　不同热处理 ４５钢试件超声纵波声速随

晶格畸变程度变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｔｒｅａｔｅｄ４５ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｌａｔｔｉｃｅ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅ

综上所述，不同热处理４５钢试件微观组织各
异，宏观表现就是材料硬度指标的差异性，直接反

映在超声纵波声速的变化。通过建立材料硬度指

标、超声纵波声速与不同热处理４５钢试件晶格畸
变程度的映射关系，将材料力学性能硬度指标、材

料微观组织与无损检测参量关联起来，最终建立

它们之间的定量映射关系，得到材料硬度与超声

纵波声速之间的标定模型，通过精确测量被测试

件超声纵波声速，实现对４５钢硬度指标的定量表
征与预测。

３　结　论

１）通过对不同热处理标定试件超声纵波声
时的测量，计算相应超声纵波声速，结合材料微观

组织，建立了超声纵波声速评价材料力学性能硬

度指标的标定方法和标定模型，预测硬度误差指

标达到工程应用误差１０％的要求。
２）同时采用 ２种门信号测量方法对试件底

面反射回波声时进行精确测量，声时均方根误差

均达到纳秒量级，满足超声纵波声速测量精度；采

用门信号分别测量 ２次反射回波信号声时，计算
超声纵波声速，建立的 ４５钢超声纵波声速硬度
标定模型预测精度更高，预测硬度误差更小，为测

量信号测量方式的选择提供实验基础。

３）建立了 ４５钢试件力学性能硬度指标材
料微观组织超声纵波声速之间对应定量映射关
系，从不同热处理４５钢试件微观组织和晶格畸变
程度 ２方面解释了不同热处理 ４５钢试件超声纵
波声速随试件硬度的变化趋势，为采用超声纵波

声速无损、快速、定量评价材料力学性能硬度指标

提供了理论基础和实验支撑。
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ｄｉａｇｎｏｓｉｓｗｉｔｈｎｏｎｌｉｎｅａｒｕｌｔｒａｓｏｕｎｄ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉ

ｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ，２０１７，３８（５）：１１０１１１１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ ＪＩＡＯＪ，ＦＡＮＺ，ＺＨＯＮＧＦ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ

ｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｅａｒｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｇｒａｎｕｌａｒｃｏｒｒｏｓｉｏｎｉｎａｕｓｔｅ

ｎｉｔｉｃｓｔａｉｎｌｅｓｓｓｔｅｅｌ［Ｊ］．ＲｅｓｅａｒｃｈｉｎＮｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅＥｖａｌｕａｔｉｏｎ，

２０１６，２７（４）：１９３２０３．

［１０］ＣＨＥＲＥＰＥＴＳＫＡＹＡＥＢ，ＫＡＲＡＢＵＴＯＶＡＡ，ＭＩＲＯＮＯＶＡＥ

Ａ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔａｃｔｌａｓｅｒｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓ

［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ＆Ｍａｔｅｒｉａｌｓ，２０１６，８４３（７）：１１８１２４．

［１１］ＬＩＵＢ，ＤＯＮＧＳ．Ｓｔｒｅｓｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｌａｓｅｒｃｌａｄｄｉｎｇｃｏａｔｉｎｇｗｉｔｈ

ｃｒｉｔｉｃａｌｌｙｒｅｆｒａｃｔｅｄｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｂａｓｅｄｏｎｃｒｏｓｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ

ｆｕｎｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＡｃｏｕｓｔｉｃｓ，２０１６，１０１（８）：９８１０３．

［１２］ＦＲＥＩＴＡＳＶＬＤＡ，ＡＬＢＵＱＵＥＲＱＵＥＶＨＣＤ，ＳＩＬＶＡＥＤ

Ｍ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄ

ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｅｌａｓｔｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｉｎｐｌａｉｎｃａｒｂｏｎｓｔｅｅｌｕｓｉｎｇ

ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅ＆Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ａ，２０１０，５２７（１６）：４４３１４４３７．

［１３］ＹＵＺ，ＬＩＵＣ，ＺＨＡＮＧＦ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙａｎｄｆｉｎｉｔｅ

ｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｌｏａｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒｌａｓｅｒｕｌ

ｔｒａｓｏｎｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｅｌａｓｔｉｃｃｏｎｓｔａｎｔｓ［Ｊ］．Ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｓ，

２０１６，６９（３）：２４３２４７．

［１４］邓雯，杨建华，张扬．基于孤立波的杨氏模量无损检测换能

器研究［Ｊ］．仪器仪表学报，２０１７，３８（１１）：２７６２２７６８．

ＤＥＮＧＷ，ＹＡＮＧＪＨ，ＺＨＡＮＧＹ．ＨＮＳＷｓｂａｓｅｄｔｒａｎｓｄｕｃｅｒｓｉｎ

ｍｅａｓｕｒｉｎｇＹｏｕｎｇ’ｓｍｏｄｕｌｕｓｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅｌｙ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ，２０１７，３８（１１）：２７６２２７６８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］周玉．材料分析方法［Ｍ］．北京：机械工业出版社，２０１１：

４０５４．

ＺＨＯＵＹ．Ｍａｔｅｒｉａｌａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＭａｃｈｉｎｅｒｙＩｎ

ｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１１：４０５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＲＯＳＥＪＬ．固体中的超声波［Ｍ］．何存富，吴斌，王秀彦，译．

北京：科学出版社，２００４：２４２２４７．

ＲＯＳＥＪＬ．Ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｗａｖｅｓｉｎｓｏｌｉｄｍｅｄｉａ［Ｍ］．ＨＥＣＦ，ＷＵ

Ｂ，ＷＡＮＧＸＹ，ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２００４：２４２

２４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　门平　男，博士研究生。主要研究方向：超声检测技术、材料力

学性能无损检测与评价。

董世运　男，博士，研究员，博士生导师。主要研究方向：表面

工程、激光制造与再制造及其质量无损检测评价。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｈｅａｔｔｒｅａｔｍｅｎｔａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｏｎｍａｔｅｒｉａｌ
ｈａｒｄｎｅｓｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎｂｙｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

ＭＥＮＰｉｎｇ１，２，ＤＯＮＧＳｈｉｙｕｎ１，，ＹＡＮＳｈｉｘｉｎｇ１，ＫＡＮＧＸｕｅｌｉａｎｇ１，ＬＩＥｎｚｈｏｎｇ１

（１．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｆｏｒＲｅｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，ＡｃａｄｅｍｙｏｆＡｒｍｙＡｒｍｏｒｅｄＦｏｒｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．９２６０１Ｔｒｏｏｐｓ，Ｐｅｏｐｌｅ’ｓＬｉｂｅｒａｔｉｏｎＡｒｍｙＮａｖｙ，Ｚｈａｎｊｉａｎｇ５２４００９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｈａｒｄｎｅｓｓｉｓｏｎｅｏｆｔｈｅｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｄｅｘｅｓｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｍａｔｅｒｉａｌｓ，ａｎｄｅｍｐｌｏ
ｙｉｎｇｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｈａｒｄｎｅｓｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆａｃｅｓｍａｎｙｃｈａｌｌｅｎｇｅｓｎｏｗ．Ｉｎｔｈｉｓｐａ
ｐｅｒ，ｔｈｒｏｕｇｈｓｅｔｔｉｎｇｕｐｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｗａｖｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｔｉｍｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ
ｗａｖｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｔｉｍｅｉｎｔｈｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｔｒｅａｔｅｄ４５ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗａｓｍｅａｓｕｒｅｄｂｙ
ｐｕｌｓｅｒｅｆｌｅｃｔｅｄｅｃｈｏｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｗａｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄ．Ｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｌｙ，ｔｈｅｇａｔｅｓｉｇ
ｎａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｗｅｒｅｃｈａｎｇｅｄ，ａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｔｒｅａｔｍｅｎｔａｎｄｇａｔｅｓｉｇｎａｌｍｅａｓｕｒｅ
ｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｏｎｈａｒｄｎｅｓｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎｂｙｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｍａｐ
ｐｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｍａｔｅｒｉａｌｈａｒｄｎｅｓｓ，ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄ，ａｎｄ
ｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇｔｈｅｈａｒｄｎｅｓｓｏｆ４５ｓｔｅｅｌｓｐｅｃｉｍｅｎｓｂｙｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙｗａｓｅｓｔａｂ
ｌｉｓｈｅｄａｎｄｖｅｒｉｆｉｅｄ．Ｔｈｅｈａｒｄｎｅｓｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｂｙｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｍｅｅｔｓｔｈｅｅｒｒｏｒｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆ１０％
ｆｏｒｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｗａｖｅｖｅｌｏｃｉｔｙ；ｈａｒｄｎｅｓｓ；ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｉｇｎａｌ；ｍａｐｐｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎ
ｓｈｉｐ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０５２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０６１２１８：２２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６１２．１００８．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＢ１１００２０５，２０１７ＹＦＦ０２０７９０５）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆ

Ｃｈｉｎａ（５１７０５５３２）；ｔｈｅＢｅｉｊｉｎｇＭａｊｏｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔｓ（Ｚ１６１１００００４９１６００９）；ｔｈｅＢｅｉｊｉｎｇＭｕｎｉｃｉｐａｌＳｃｉ
ｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔｓ（Ｚ１６１１００００１５１６００７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｙｄ４２２＠ｓｏｈｕ．ｃｏｍ
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书书书

　
２０１８年 １１月
第４４卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１８０１１８；录用日期：２０１８０３０２；网络出版时间：２０１８０５０４０８：２８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０３．０９３５．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１４７５４７２，６１４０３３９６，５１６０５４８９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｒｅｎｙｕａｎ＿８２３＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ

　引用格式：夏长峰，蔡远文，任元，等．ＭＳＣＳＧ转子不平衡振动原理分析与建模［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１１）：２３２１
２３２８．ＸＩＡＣＦ，ＣＡＩＹＷ，ＲＥＮＹ，ｅｔａｌ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｒｏｔｏｒｉｍｂａｌａｎｃｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｎｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄ
ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｅｎｓｉｎｇｇｙｒｏｓｃｏｐｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１１）：２３２１２３２８（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００４４

ＭＳＣＳＧ转子不平衡振动原理分析与建模
夏长峰１，蔡远文１，任元２，，王卫杰２，樊亚洪３，尹增愿１

（１．航天工程大学 研究生院，北京 １０１４１６；　２．航天工程大学 宇航科学与技术系，北京 １０１４１６；

３．北京控制工程研究所，北京 １００１９０）

　　摘　　　要：磁悬浮控制敏感陀螺（ＭＳＣＳＧ）是一种新概念陀螺，采用洛伦兹力磁轴承为
力矩器驱动转子径向偏转。针对 ＭＳＣＳＧ转子旋转过程中产生不平衡振动的问题，分析了不平
衡振动产生原理，并建立了解析模型。首先，分析了 ＭＳＣＳＧ的工作原理。然后，确定了转子不
平衡条件下转子几何轴与惯性轴间的几何解析关系；推导了转子不平衡振动力矩数学模型，并

对不平衡扰动量的能观性进行了判定；建立了包含振动源的磁轴承转子控制系统模型，对闭
环系统的不平衡振动产生机理进行了分析，并对不同转速下不平衡振动的响应特性进行仿真，

仿真结果验证了所提出模型的正确性。最后，根据转子不平衡振动的特点提出了对其进行抑

制的要求，为实现 ＭＳＣＳＧ转子不平衡振动控制奠定了理论基础。
关　键　词：磁悬浮控制敏感陀螺 （ＭＳＣＳＧ）；洛伦兹力磁轴承；转子不平衡；能观性；

振动建模

中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３２１０８

　　磁悬浮控制敏感陀螺（ＭａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙＳｕｓｐｅｎ
ｄｅｄＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＳｅｎｓｉｎｇＧｙｒｏｓｃｏｐｅ，ＭＳＣＳＧ）是一
种新概念陀螺

［１２］
，其融合了磁悬浮控制力矩陀

螺（ＭａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙＳｕｓｐｅｎｄｅｄＣｏｎｔｒｏｌＭｏｍｅｎｔｕｍＧｙ
ｒｏｓｃｏｐｅ，ＭＳＣＭＧ）对载体输出控制力矩［３４］

以及

转子式速率陀螺仪对载体进行姿态测量
［５６］
的功

能，将航天器姿态控制系统的执行机构与敏感器

合二为一，不仅继承了 ＭＳＣＭＧ转子系统无接触、
无摩擦、寿命长、精度高

［７］
的优点，还明显降低了

航天器姿态控制系统的体积、质量、功耗和成本。

ＭＳＣＳＧ转子系统采用五自由度全主动控制，具有
一定小角度的微框架效应，能够瞬间输出较大的

陀螺力矩，实现姿态控制；载体姿态变化时，磁轴

承对转子沿径向施加二自由度控制力矩，通过测

量偏转磁轴承的控制力矩间接实现姿态敏感。然

而，受转子质量分布不平衡因素的影响，磁轴承
转子系统产生的扰动力矩传递到载体上，影响力

矩输出精度和姿态测量精度。因此，对 ＭＳＣＳＧ转
子系统进行不平衡振动控制是实现其测控一体化

的必然要求，而对不平衡振动机理进行分析及动

力学建模是实现不平衡振动控制的前提条件。

转子不平衡是磁悬浮转子系统产生振动的最

主要因素
［８］
。目前，国内外学者对各类磁悬浮转

子不平衡振动的原理及建模研究取得了一系列成

果。文献［９１２］分析了质量分布不平衡条件下杆
状磁悬浮电机转子的振动机理，并在此基础上建

立了磁轴承转子系统动力学模型；文献［１３１４］
基于模态平衡理论分析了挠性转速下杆状磁悬浮

电机转子的运动特性，推导了柔性转子不平衡振

动模型；文献［１５１７］针对基于磁阻力磁轴承支承

Administrator
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的 ＭＳＣＭＧ转子系统存在不平衡扰动以及转子检
测轴与旋转轴不重合 ２种不同角度，分别建立转
子系统动力学模型；文献［１８２０］分析了基于混合
磁轴承支承的 ＭＳＣＭＧ转子系统不平衡振动机
理，针对混合磁轴承对转子扭转自由度不存在主

动可控电流的特殊性，在分析主被动通道磁力非

线性的基础上，建立了混合磁轴承支承的磁悬浮

转子动力学模型；文献［２１２２］在建立包含动不平
衡的磁悬浮转子系统动力学模型基础上，分析了

模型中不平衡量对转子控制系统的影响。

由于 ＭＳＣＳＧ是一种新概念陀螺，采用双球形
转子结构，通过具有线性特性的洛伦兹力磁轴承

（ＬｏｒｅｎｔｚＦｏｒｃｅＭａｇｎｅｔｉｃＢｅａｒｉｎｇ，ＬＦＭＢ）支承，其
支承原理与上述磁悬浮电机、ＭＳＣＭＧ有较大区
别，因此上述不平衡振动分析方法无法直接应用

于 ＭＳＣＳＧ转子系统。而对这类新型陀螺转子的
不平衡振动机理尚未开展系统的理论研究，关于

其扰动量能观性的解析性分析也未见报道。因

此，本文在对 ＭＳＣＳＧ转子系统工作机理进行分析
的基础上，对转子不平衡问题进行了几何描述，推

导了高速转子质量不平衡产生的扰动力矩数学模

型，并在此基础上对扰动量的可观测性进行了解

析性分析；建立了不平衡振动条件下磁轴承转子
控制系统模型，分析了闭环控制系统不平衡振动

的产生机理，并对不平衡振动的响应特性进行仿

真，验证了所建立模型的正确性；根据不平衡振动

的特点提出了对其进行主动振动控制的要求。

１　ＭＳＣＳＧ工作原理
ＭＳＣＳＧ结构如图 １所示，主要由陀螺房、陀

螺转子、轴向磁轴承、力矩器、径向磁轴承、旋转电

机、位移传感器构成。其中，旋转电机驱动转子绕

轴向高速旋转，力矩器驱动转子绕径向偏转，径向

磁轴承驱动转子沿径向平动，轴向磁轴承驱动转

子沿轴向平动。

图１中，ＭＳＣＳＧ的转子组件为双球形包络面
结构，由位于转子轴向和径向的 ２个共球心球缺
组成，其中轴向球缺构成轴向磁轴承的转子部分，

径向球缺构成径向磁轴承的转子部分。由于径向

磁轴承及轴向磁轴承的磁极都呈球状，球面磁极

产生的电磁力始终经过磁极球心，无论转子在磁

间隙内处于什么位置，都不会产生扭转力矩，从而

实现了平动自由度对径向转动自由度的解耦。因

此，转子径向偏转只受力矩器控制。

ＭＳＣＳＧ采用 ＬＦＭＢ为力矩器驱动转子偏转，
ＬＦＭＢ产生的电磁力依据安培力定律，即磁感应
强度为 Ｂ的磁场中沿与磁场垂直方向放置长度
为 Ｌ的线圈，当流经线圈中电流为 Ｉ时，线圈将受
到大小为 ＢＩＬ的安培力作用。ＬＦＭＢ组件结构如
图 ２所示。转子外沿一周的狭长内壁上放置着
上、下２层磁钢，２层磁钢的内、外磁钢间充磁方
向相反，因此形成了如图 ２中虚线所示的闭合磁
场。ＬＦＭＢ的定子部分由 ４组匝数相同的线圈构
成，位于内、外磁钢间的狭缝中，沿 ＬＦＭＢ周向均
匀分布，４组线圈成对使用，正对的 ２组线圈为一
对，用于实现转子的二自由度偏转控制。

以 ＬＦＭＢ几何中心 Ｏ为原点定义定子坐标
系 ＯＸＹＺ，其中 Ｘ轴与 Ｙ轴分别与相对方向 ２组
线圈中心线重合，Ｚ轴方向根据右手定则确定。
当与磁场垂直方向放置的线圈通入电流时，线圈

的上下两部分将分别产生垂直于线圈及磁场方向

的安培力，合力大小为

图 １　ＭＳＣＳＧ结构示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆＭＳＣＳＧ

２２３２
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　第 １１期 夏长峰，等：ＭＳＣＳＧ转子不平衡振动原理分析与建模

Ｆ＝２ｎＢＩＬ （１）
式中：ｎ为线圈匝数。

根据如图２所示的 ＬＦＭＢ工作原理图，ＬＦＭＢ
提供的 Ｘ、Ｙ方向偏转力矩分别为
ｐＸ＝ｌｍ·２ｎＢＬ（ｉＹ＋ ＋ｉＹ－）
ｐＹ＝ｌｍ·２ｎＢＬ（ｉＸ－ ＋ｉＸ＋

{ ）
（２）

式中：ｉＸ＋、ｉＸ－分别为 Ｘ轴正、负方向上的线圈驱
动电流；ｉＹ＋、ｉＹ－分别为 Ｙ轴正、负方向上线圈驱

动电流；ｌｍ为 ＬＦＭＢ定子半径。令 ｉＹ＋ ＝ｉα，ｉＸ－ ＝
ｉβ，当相对方向线圈通入大小相等、方向相同的电
流时，线圈将产生大小相等、方向相反的安培力，

形成力偶驱动转子径向偏转，此时，根据式（２）可
知偏转力矩 ｐＸ、ｐＹ表达式分别为
ｐＸ ＝４ｎＢＬｌｍｉα

ｐＹ ＝４ｎＢＬｌｍｉ
{

β

（３）

图 ２　ＬＦＭＢ工作原理

Ｆｉｇ．２　ＷｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＬＦＭＢ

２　ＭＳＣＳＧ转子不平衡问题几何分析

ＭＳＣＳＧ转子除轴向旋转自由度由电机驱动
控制，其余５个由磁轴承悬浮的自由度均需通过
传感器来获得转子位置信息。该位置信息既提供

给闭环控制器进行反馈控制，也作为转子悬浮工

作状态的判定依据。转子偏转自由度为 ＬＦＭＢ控
制的自由度，需要位移传感器测量转子的位置信

息来实现偏转通道的偏转角信息反馈。ＭＳＣＳＧ
偏转通道４个位移传感器安装在上陀螺房的传感
器支架上，配置方式如图 ３（ａ）所示，４个传感器
在同一平面上，过定子坐标系原点 Ｏ对检测面投
影，如图３（ｂ）中黑色虚线所示。

以定子坐标系原点 Ｏ为原点定义几何坐标
系 Ｏｘｙｚ，其中 ｘ轴与 ｙ轴分别与相对方向 ２组线
圈中心线重合，ｚ轴方向根据右手定则确定。由
于线圈对向中心线与几何坐标系的 ｘ轴、ｙ轴重
合，因此定子坐标系与几何坐标系重合。ｈｙ＋、
ｈｙ－、ｈｘ＋、ｈｘ－分别为投影在 ｙ轴正、负方向以及 ｘ
轴正、负方向上的轴向传感器测得的转子轴向位

移。转子偏转角可以通过同一条直线上２个传感
器位置差获得。以转子绕 ｘ轴偏转的 α通道为
例，如图４所示，转子的偏转角可以通过转子在该
通道两端的位置差与对应传感器间跨距比值获

取。计算公式为

图 ３　传感器探头配置及检测面示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｎｓｏｒｐｒｏｂｅ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅ

α＝ａｒｃｔａｎｈｙ＋ －ｈｙ－
２ｌ( )
ｓ

≈
ｈｙ＋ －ｈｙ－
２ｌｓ

（４）

３２３２
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　　同理，转子绕 ｙ轴偏转的 β通道偏转角计算
公式为

β＝ａｒｃｔａｎ －
ｈｘ＋ －ｈｘ－
２ｌ( )
ｓ

≈－
ｈｘ＋ －ｈｘ－
２ｌｓ

（５）

定义转子惯性轴为高速转子旋转自由度所对

应的惯性主轴。转子质量分布均匀的情况下，惯

性轴与几何轴相一致。然而，转子材料不均匀和

加工、装配等误差会使转子质量分布不平衡，导致

转子的惯性轴与几何轴不再一致，从而使转子惯

性轴相对于几何轴产生如图 ５（ａ）所示的偏转。
质量分布不平衡条件下，ＭＳＣＳＧ转子惯性轴与几

图 ４　偏转角检测原理

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

图 ５　转子惯性轴与几何轴位置关系

Ｆｉｇ．５　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｉｎｅｒｔｉａｌａｘｉｓａｎｄ

ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｘｉｓｏｆｒｏｔｏｒ

何轴的角位置关系如图 ５（ｂ）所示，（αｇ，βｇ）为几
何轴的角坐标，（αｉ，βｉ）为惯性轴的角坐标，ｇ（ξ，
ζ）为与转子固连的旋转角坐标系，转子惯性主轴
在 ｇ（ξ，ζ）中的幅值和相位分别为 δ和 φ。

由图５中的转子惯性轴与几何轴间关系可知，
惯性坐标系下转子偏转角信息 αｉ、βｉ表达式为
αｉ＝α＋δｃｏｓ（Ωｔ＋φ）＝α＋Δα
βｉ＝β＋δｓｉｎ（Ωｔ＋φ）＝β＋Δ

{
β

（６）

式中，α、β分别由式（４）和式（５）得到；Ω为转子
轴向转速；Δα、Δβ分别为径向两偏转角在惯性坐
标系与几何坐标系下的偏差。

３　磁轴承转子控制系统不平衡振
动建模

３．１　不平衡扰动项能观性分析

根据欧拉定理写出陀螺技术方程
［２３］
：

Ｊｘ̈αｉ＋ＪｚΩβ
·

ｉ＝ｐＸ

Ｊｙβ̈ｉ－ＪｚΩαｉ＝ｐ
{

Ｙ

（７）

式中：Ｊｘ、Ｊｙ分别为转子在 ｘ、ｙ方向的转动惯量，
且 Ｊｘ、Ｊｙ数值上与转子径向转动惯量 Ｊｒ相等；Ｊｚ
为转子在 ｚ方向的转动惯量。

由于控制系统中各测量值都是在几何坐标系

中获取，而陀螺技术方程是在惯性坐标系下定义。

因此，将式（６）中转子惯性坐标系与几何坐标系
间的关系表达式代入式（７），得到惯性坐标系下
转子信息表达式为

Ｊｘ̈α＋ＪｚΩβ
· －（Ｊｘ－Ｊｚ）Ω

２δｃｏｓ（Ωｔ＋φ）＝ｐＸ

Ｊｙβ
· －ＪｚΩα－（Ｊｙ－Ｊｚ）Ω

２δｓｉｎ（Ωｔ＋φ）＝ｐ{
Ｙ

（８）
根据式（８）可知，不平衡扰动力矩表达式分

别为

ｐｄｘ ＝ＴｘΩ
２δ

ｐｄｙ ＝ＴｙΩ
２{ δ

（９）

式中：

Ｔｘ ＝（Ｊｘ－Ｊｚ）ｃｏｓ（Ωｔ＋φ）

Ｔｙ ＝（Ｊｙ－Ｊｚ）ｓｉｎ（Ωｔ＋φ
{

）
（１０）

根据以上分析可知，当转子质量分布不均匀

时，转子的几何轴与惯性轴不再一致，此时转子系

统将产生不平衡扰动力矩，作用于与定子固连的

基座，引起载体航天器的振动。

将式（３）、式（９）代入式（８），得
Ｊｘ̈α＋ＪｚΩβ

· ＝４ｎＢＬｌｍｉα＋ｐｄｘ

Ｊｙβ
¨
－ＪｚΩα＝４ｎＢＬｌｍｉβ＋ｐｄ

{
ｙ

（１１）

令 ｘ＝［α　β　 α　β
·
］
Ｔ
，ｕ＝［ｉα　ｉβ］

Ｔ
，可得

４２３２
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到式（８）对应的状态方程表达式为
ｘ＝Ａｘ＋Ｂ（ｕ＋ｄ） （１２）
式中：

Ａ＝

０ ０ １ ０
０ ０ ０ １
０ ０ ０ －ＪｚΩ／Ｊｘ
０ ０ ＪｚΩ／Ｊｙ











０

（１３）

Ｂ＝

０ ０
０ ０

４ｎＢＬｌｍ／Ｊｘ ０
０ ４ｎＢＬｌｍ／Ｊ












ｙ

（１４）

ｄ＝［ｐｄｘ／（４ｎＢＬｌｍ）　ｐｄｙ／（４ｎＢＬｌｍ）］
Ｔ

（１５）
对扰动项 ｄ列写状态方程，取状态变量 Ｔ＝

［Ｔｘ　Ｔｙ］
Ｔ
，则扰动项 ｐｄ＝［ｐｄｘ　ｐｄｙ］

Ｔ
可用如下

模型表述：

Ｔ [＝ ０ －Ω
Ω ]０ Ｔ＝ＷＴ

ｄ＝ Ω２δ／（４ｎＢＬｌｍ） ０
０ Ω２δ／（４ｎＢＬｌｍ[ ]）Ｔ＝









 ＶＴ

（１６）
对于式（１６）表述的扰动模型，其能观性矩阵

Ｎ表达式为
Ｎ ＝［Ｖ　ＶＷ］Ｔ （１７）

从式（１７）表达式可知，转速 Ω不等于 ０时，
能观性矩阵的秩 ｒａｎｋ（Ｎ）＝２，式（１６）能观，因此
系统的不平衡扰动可测。

３．２　含振动源的磁轴承转子控制系统动力学建模
转子不平衡条件下，ＭＳＣＳＧ转子偏转控制系

统闭环结构如图６所示。控制通道主要包括传感
器、抗混叠滤波器、控制器和功率放大器构成。闭

图 ６　转子不平衡条件下 ＭＳＣＳＧ转子偏转控制

系统闭环结构

Ｆｉｇ．６　Ｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｒｏｔｏｒｔｉｌｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｉｎ

ＭＳＣＳＧｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｒｏｔｏｒｉｍｂａｌａｎｃｅ

合回路中，传感器检测到转子偏转信息并通过抗

混叠滤波器进行降噪处理，控制器根据偏转信息

确定偏转指令，随后功率放大器将偏转指令转化

为控制电流，驱动 ＬＦＭＢ产生控制力矩，使转子偏
转至指定参考位置。

由式（７）可知，转子偏转通道间存在耦合，因
此为抑制陀螺耦合效应，控制器采用基于交叉滤

波的 ＰＩＤ控制算法，其中的 ＰＩＤ控制器和交叉滤
波器传递函数表达式分别为

ｇＰＩＤ（ｓ）＝ｋｐ＋
ｋｉ
ｓ
＋ｋｄｓ

ωＤ
ｓ＋ωＤ

（１８）

ｇｃｒ（ｓ）＝ｋｌ
ａ２ｌ

ｓ２＋ａ１ｌｓ＋ａ２ｌ
－ｋｈ

ｓ２

ｓ２＋ａ１ｈｓ＋ａ２ｈ
（１９）

式中：ｋｐ、ｋｉ、ｋｄ分别为比例、积分、微分系数；ωＤ
为不完全微分系数；ｋｌ和 ｋｈ分别为低通和高通滤
波器增益；ａ１ｌ、ａ２ｌ为低通滤波器系数；ａ１ｈ、ａ２ｈ为高
通滤波器系数。

由如图４所示的控制系统框图可知，根据转
子偏转角可确定控制电流为

ｉα＝－ｋｓｇａｇｗ（ｇＰＩＤα（ｔ）＋ｇｃｒβ（ｔ））

ｉβ＝－ｋｓｇａｇｗ（ｇＰＩＤβ（ｔ）－ｇｃｒα（ｔ
{

））
（２０）

式中：ｋｓ为传感器比例增益；ｇｗ、ｇａ、ｇＰＩＤ和 ｇｃｒ分别
为抗混叠滤波器、功率放大器、ＰＩＤ控制器和交叉
滤波器的输入输出传递函数变换算子，对其进行
拉普拉斯变换，满足关系式 ［ｇｗ（ｄ／ｄｔ）］＝
ｇｗ（ｓ）， ［ｇａ（ｄ／ｄｔ）］＝ｇａ（ｓ）， ［ｇＰＩＤ（ｄ／ｄｔ）］＝
ｇＰＩＤ（ｓ）， ［ｇｃｒ（ｄ／ｄｔ）］＝ｇｃｒ（ｓ）。

将式（３）、式（６）、式（２０）代入式（７），得到
ＭＳＣＳＧ转子偏转动力学方程组：

Ｊｘ̈αｉ（ｔ）＋ＪｚΩβ
·

ｉ（ｔ）＝
　　 －４ｎｌｍＢＬｋｓｇａｇｗ［ｇＰＩＤ（αｉ（ｔ）－Δα（ｔ））＋
　　ｇｃｒ（βｉ（ｔ）－Δβ（ｔ））］

Ｊｙβ
¨
ｉ（ｔ）－ＪｚΩαｉ（ｔ）＝

　　 －４ｎｌｍＢＬｋｓｇａｇｗ［ｇＰＩＤ（βｉ（ｔ）－Δβ（ｔ））－
　　ｇｃｒ（αｉ（ｔ）－Δα（ｔ















））］

（２１）
将式（２１）进行拉普拉斯变换得
Ｊｘ（ｓ

２αｉ（ｓ）－ｓαｉ（０）－αｉ（０））＋ＪｚΩ（ｓβｉ（ｓ）－
　　βｉ（０））＝－４ｎｌｍＢＬｋｓｇａ（ｓ）ｇｗ（ｓ）［ｇＰＩＤ（ｓ）·
　　（αｉ（ｓ）－Δα（ｓ））＋ｇｃｒ（ｓ）（βｉ（ｓ）－Δβ（ｓ））］
Ｊｙ（ｓ

２βｉ（ｓ）－ｓβｉ（０）－βｉ（０））－ＪｚΩ（ｓαｉ（ｓ）－
　　αｉ（０））＝－４ｎｌｍＢＬｋｓｇａ（ｓ）ｇｗ（ｓ）［ｇＰＩＤ（ｓ）·
　　（βｉ（ｓ）－Δβ（ｓ））－ｇｃｒ（ｓ）（αｉ（ｓ）－Δα（ｓ















））］

（２２）
对式（２２）进行化简，得到

５２３２
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Ｊｘｓ
２αｉ（ｓ）＋ＪｚΩｓβｉ（ｓ）＝

　　－４ｎｌｍＢＬｋｓｇａ（ｓ）ｇｗ（ｓ）［ｇＰＩＤ（ｓ）（αｉ（ｓ）－
　　Δα（ｓ））＋ｇｃｒ（ｓ）（βｉ（ｓ）－Δβ（ｓ））］
Ｊｙｓ

２βｉ（ｓ）－ＪｚΩｓαｉ（ｓ）＝
　　－４ｎｌｍＢＬｋｓｇａ（ｓ）ｇｗ（ｓ）［ｇＰＩＤ（ｓ）（βｉ（ｓ）－
　　Δβ（ｓ））－ｇｃｒ（ｓ）（αｉ（ｓ）－Δα（ｓ















））］

（２３）

　　式（２３）的等效闭环控制系统框图如图 ７所
示，αｒ、βｒ为偏转指令信号。对图７中的转子不平
衡条件下 ＭＳＣＳＧ转子系统模型进行分析可知，转
子不平衡量经过磁轴承控制器和功率放大器进入

闭环控制系统，通过 ＬＦＭＢ产生电流刚度力矩，引
起转子产生不平衡振动。

图 ７　磁轴承转子控制系统框图

Ｆｉｇ．７　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｂｅａｒｉｎｇｒｏｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

４　仿真分析

根据本文所建立的 ＭＳＣＳＧ磁轴承转子控制
系统不平衡振动模型，对惯性轴与几何轴不一致

条件下磁轴承转子控制系统产生的不平衡振动
力矩进行仿真分析。仿真参数如表１所示，其中，
转子参数根据 ＭＳＣＳＧ设计指标确定，控制器相关
参数依照文献［２３］设定。表 １中：ｋａ为功率放大
器增益；ωａ为功率放大器截止频率；ωｆ为抗混叠
滤波器截止频率。

转子转速由０升至 ６０００ｒ／ｍｉｎ时，不平衡振
动力矩的响应仿真结果如图 ８所示。可知，瀑布
图中包含了明显的转速同频成分，不平衡振动频

率随转子转速升高而增加，不平衡振动幅值与

表 １　ＭＳＣＳＧ系统参数

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＭＳＣＳＧｓｙｓｔｅｍ

参　数 数　值 参　数 数　值

Ｊｚ／（ｋｇ·ｍ
２） ０．０１６６ Ｊｘ／（ｋｇ·ｍ

２） ０．００９７
Ｊｙ／（ｋｇ·ｍ

２） ０．００９７ ｋｐ １５．１
ｋｉ ０．００１ ｋｄ ３．２
ωＤ ２４０ ｋｌ ０．００１５
ｋｈ ０．００１５ Ｂ／Ｔ ０．４
ｎ ２００ ｌｍ／ｍ ０．０５９
ｌ／ｍ ０．１１５８ ａ１ｌ ２４００
ａ２ｌ ２２０００００ ａ１ｈ ３７０
ａ２ｈ ９２１００ ｋｓ／（Ｖ·ｍ

－１） １０３００
ｌｓ／ｍ ０．０７８ δ／（°） ０．００９

ｋａ／（Ｖ·Ａ
－１） ０．２２ ωａ／Ｈｚ ２４０

ωｆ／Ｈｚ ３１０ φ／（°） １０

图 ８　不平衡振动响应仿真结果

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｕｎｂａｌａｎｃｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅ

转子转速呈递增的趋势。因此，不平衡振动仿真

结果与动力学模型所描述不平衡因素的频率特性

相一致，验证了本文所建立模型的正确性。根据

以上分析可知，要想实现 ＭＳＣＳＧ转子系统的主动
振动控制，必须对转子不平衡引起的转速同频扰

动量进行抑制。

５　结　论

１）ＭＳＣＳＧ转子质量分布不平衡条件下，转
子惯性主轴与几何主轴不一致，导致转子系统产

生不平衡振动力矩。

２）ＭＳＣＳＧ转子转速不为零的条件下，转子
质量分布不平衡产生的振动力矩可观测。

３）ＭＳＣＳＧ转子不平衡量经过磁轴承转子控
制系统产生电流刚度力矩，引起的振动与转子转

６２３２
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速同频，为实现对转子的主动振动控制，必须对转

速同频扰动量进行抑制。
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ｔｉｏｎ，ｔｈｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｉｍｂａｌａｎｃｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃｍｏｄｅｌｏｆｉｔｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．
Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＭＳＣＳＧｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｎａｌｙｔｉｃｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｇｅｏｍｅｔｒｉｃ
ａｎｄｉｎｅｒｔｉａｌａｘｉｓｏｆｒｏｔｏｒｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｔｈａｔｒｏｔｏｒｉｓｕｎｂａｌａｎｃｅｄ；ｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃｍｏｄｅｌｏｆｕｎｂａ
ｌａｎｃｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｏｒｑｕｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｎｄｔｈｅｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙｏｆｉｍｂａｌａｎｃｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｉｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｄ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌ
ｏｆｂｅａｒｉｎｇｒｏｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｏｕｒｃｅｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄａｎｄｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｍｅｃｈａ
ｎｉｓｍｉｎｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍ ｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｕｎｂａｌａｎｃｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｅｓｐｅｅｄｓａｒｅｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｄｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｉｎｄｉｃａｔｅｓｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌ．
Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｆｏｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｕｎｂａｌａｎｃｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｐｕｔｆｏｒｗａｒｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｉｔｓｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃ
ｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ｗｈｉｃｈｌａｙｓｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒｒｅａｌｉｚｉｎｇＭＳＣＳＧｒｏｔｏｒｉｍｂａｌａｎｃｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｅｎｓｉｎｇｇｙｒｏｓｃｏｐｅ（ＭＳＣＳＧ）；Ｌｏｒｅｎｔｚｆｏｒｃｅｍａｇｎｅｔｉｃ
ｂｅａｒｉｎｇ；ｒｏｔｏｒｉｍｂａｌａｎｃｅ；ｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ；ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５０４０８：２８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５０３．０９３５．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４７５４７２，６１４０３３９６，５１６０５４８９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｅｎｙｕａｎ＿８２３＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ
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电力线谐波辐射对电离层高能电子的影响

张罛，吴静，马齐爽，郭强

（北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：电力线谐波辐射（ＰＬＨＲ）作为一种人为的电离层电磁环境污染源被广泛认
可，其对电离层状态的影响亟待研究。基于 ＤＥＭＥＴＥＲ卫星高能粒子探测器（ＩＤＰ）的数据，采
用ＰＬＨＲ事件自轨道和发生前后重访轨道综合分析的方法，研究了中国电离层中发现的 ７２例
ＰＬＨＲ事件发生前后电离层高能电子投掷角、低中高 ３个能带的电子通量的影响。结果表明，
在 ＰＬＨＲ发生前极少数事件出现了投掷角增大的现象，且低能带的电子通量倾向于减小的趋
势。这可能是 ＰＬＨＲ产生的影响，也可能是由于电离层高能电子状态的这种变化导致 ＰＬＨＲ
更容易被探测到。

关　键　词：电力线谐波辐射（ＰＬＨＲ）；卫星探测；电离层测量；空间研究；ＤＥＭＥＴＥＲ
中图分类号：Ｐ３５２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３２９０７

　　太阳活动和电离层环境的变化对地球和人类
的影响一直以来备受关注，但是缺乏人类活动

（比如电力系统、电波发射站等）对电离层环境产

生的影响的系统研究
［１２］
。电力线谐波辐射（Ｐｏｗ

ｅｒＬｉｎｅＨａｒｍｏｎｉｃＲａｄｉａｔｉｏｎ，ＰＬＨＲ）是一种在空间
电离层中观测到的来自于地面电力系统的电磁波

辐射现象。其频率一般在极低频（ＥｘｔｒｅｍｅｌｙＬｏｗ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＥＬＦ，３Ｈｚ～３ｋＨｚ）和甚低频（ＶｅｒｙＬｏｗ
Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＶＬＦ，３～３０ｋＨｚ）范围内，在空间电场强
度时频功率密度谱图中表现为若干条明显高于背

景强度、相隔５０／６０Ｈｚ或１００／１２０Ｈｚ的平行谱线，
而频率间隔与相应地面电力系统所采用的工作频

率具有对应关系。自２０世纪７０年代开始，国外学
者对 ＰＬＨＲ现象开展了大量的地基观测、卫星观测
和实验模拟研究

［３５］
。特别是近年来，利用法国地

震电磁卫星 ＤＥＭＥＴＥＲ在不同国家和地区上空已
观测到了大量 ＰＬＨＲ事件［６９］

，为深入研究这种现

象对空间环境的影响提供了重要数据资源。

ＰＬＨＲ作为一种人为污染源，文献［１０］分析
了其对电离层环境影响的机理。ＰＬＨＲ可通过与
电离层中的粒子或波发生相互作用而导致电子沉

降，触发新的辐射，进而改变电离层的状态
［１１１２］

。

文献［１３］统计分析了 ＤＥＭＥＴＥＲ卫星观测到的
由 ＰＬＨＲ引起的触发辐射的特点，指出 ＰＬＨＲ可
以通过与高能电子发生回旋共振来触发合声辐

射。近年国内外有学者利用 ＤＥＭＥＴＥＲ、Ｓ８１１和
Ｐ７８１等多颗卫星研究了地震、磁暴和 ＶＬＦ发射
站对电离层高能电子的影响

［１４１６］
，然而至今还未

见到关于 ＰＬＨＲ对电离层参数影响的报道。
高能电子的通量及投掷角是监测电离层状态

变化的重要参数。本文介绍了 ＤＥＭＥＴＥＲ卫星高
能粒子探测器（ＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔｆｏｒＤｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆＰａｒｔｉ
ｃｌｅｓ，ＩＤＰ）数据产品的特点，综合利用 ＰＬＨＲ自轨
道和重访轨道探测数据，分析了中国电离层中

７２例ＰＬＨＲ事件发生前后电离层高能电子通量和
投掷角的变化，以明确 ＰＬＨＲ现象影响电离层参

Administrator
新建图章
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数的可能性。

１　ＤＥＭＥＴＥＲ卫星高能粒子探测器

法国地震电磁卫星 ＤＥＭＥＴＥＲ在轨运行时间
为２００４年７月—２０１０年 １２月，初始轨道高度为
７１０ｋｍ，２００５年１２月降为６６０ｋｍ，采用准太阳同
步圆形轨道。每条轨道包含一个下行半轨和一个

上行半轨，下行半轨在经过某一固定区域上空时

约为当地时间白天 １０：３０，上行半轨则约为夜晚
２２：３０。卫星有 ２种工作模式：Ｓｕｒｖｅｙ模式和
Ｂｕｒｓｔ模式，后者可以提供更高分辨率的探测数
据，８０％的 Ｂｕｒｓｔ模式数据来自于地震带上空，另
外 ２０％的数据随机分布，故卫星每条轨道上的
Ｂｕｒｓｔ模式探测区域并不完全相同。

ＤＥＭＥＴＥＲ卫星搭载了 ５类科学实验仪器：
电场探测器，可测量超低频（ＵｌｔｒａＬｏｗＦｒｅｑｕｅｎｃｙ，
ＵＬＦ）、ＥＬＦ、ＶＬＦ和高频（ＨｉｇｈＦｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＨＦ）
４个不同频率范围的电场；磁场探测器，可测量
ＥＬＦ和 ＶＬＦ２个频率段的磁场；郎缪探针，可测量
电子密度、温度、离子密度；等离子体分析仪，用于

测量离子各成分的密度、离子温度；高能粒子探测

器，用于测量高能电子的通量、能谱和投掷角。文

献［９］利用卫星运行期间在中国近地空间上空探
测到的所有 Ｂｕｒｓｔ模式下的 ＶＬＦ频段电场数据，
得到了１３３例 ＰＬＨＲ事件。本文将利用这些事件
发生前后对应的 ＩＤＰ探测数据，来研究 ＰＬＨＲ事
件对电离层高能电子参数的影响。

ＩＤＰ可提供电子投掷角和各能级电子通量等
数据。其中，高能电子通量的能量范围位于 ７２～
２３４２ｋｅＶ。在 Ｓｕｒｖｅｙ模式和 Ｂｕｒｓｔ模式下，电子投
掷角的时间分辨率分别为 ２８和 ４ｓ；电子通量的
时间分辨率分别为 ４和 １ｓ，能量通道数分别为
１２８道和２５６道，能道在测量范围内均匀分布，能
量分辨率分别为 １７．８和 ８．９ｋｅＶ［１７］。由于不同
能级的电子对外界因素干扰的响应有较大差异，

且探测仪的几何因子随能道变化相差较大，从

８００ｋｅＶ开始，ＩＤＰ的探测效率随能量升高迅速下
降

［１７］
，故本文将电子通量划分为 ３个能带进行分

析：７２～２００ｋｅＶ的低能带电子通量，２００～
８００ｋｅＶ的中能带电子通量以及８００～２３４２ｋｅＶ的
高能带电子通量。

２　自轨道与重访轨道探测数据综合
分析方法与实例

２．１　分析方法
由于影响电离层状态参数的因素有很多，例

如地磁纬度、Ｌｓｈｅｌｌ值、季节、昼夜、太阳活动以
及地磁扰动等，设计分析 ＰＬＨＲ对参数影响的方
法时，应使这些因素的干扰降到最低。

考虑到利用卫星探测到的 ＰＬＨＲ事件通常具
有时空变化的特点，为了能够体现出电离层中高

能电子参数在时间和空间上的整体变化趋势，借

鉴文献［１８］中对地震发生前后电子密度变化的
分析，本文采用自轨道与重访轨道探测数据综合对

比分析的方法。这里的自轨道是指出现 ＰＬＨＲ事
件的卫星飞行轨迹。通常卫星经过空间某点后，每

隔一段固定的时间会再次经过该点，前后２次卫星
的飞行轨迹基本重合，它们所对应的轨道互为重访

轨道，相邻重访轨道的间隔时间称为卫星的重访周

期。ＤＥＭＥＴＥＲ卫星采用准太阳同步轨道，飞过某
一固定空间的时间基本不变，而重访周期约十数

天
［１９］
，此时季节、太阳活动及地磁扰动等大时间跨

度因素对电离层的状态影响较小，因此采用 ＰＬＨＲ
事件的自轨道及其重访轨道探测数据开展研究能

有效减小上述因素对高能电子变化的干扰。

为了避免大时间跨度因素对分析结果造成影

响，只提取 ＰＬＨＲ事件发生的自轨道（用 ＯＲ表
示），以及前后各 ３个重访轨道（分别用 ＯＲ－３、
ＯＲ－２、ＯＲ－１、ＯＲ＋１、ＯＲ＋２、ＯＲ＋３表示）进行
对比分析，确定 ＰＬＨＲ发生前后参数的变化情况。
注意，这里所述的 ＰＬＨＲ事件发生前的变化，指的
是轨道 ＯＲ相比于 ＯＲ－１的变化，由于 ＯＲ－１与
ＯＲ相差十数天的重访周期，而实际上在轨道 ＯＲ
上已经探测到 ＰＬＨＲ，而 ＰＬＨＲ是在重访周期之
内发生的，故 ＰＬＨＲ发生前的变化指的是 ＰＬＨＲ
发生时（ＯＲ）相比于没有发生（ＯＲ－１）的变化，
而 ＰＬＨＲ发生后的变化指的是 ＰＬＨＲ结束以后
（ＯＲ＋１）相比于发生时（ＯＲ）的变化。根据这些
重访轨道上是否存在 Ｂｕｒｓｔ模式探测数据，并结
合中国空间 ＰＬＨＲ事件的特点，将 １３３例 ＰＬＨＲ
事件归为以下３类。

１）独立发生即相邻重访轨道上没有 ＰＬＨＲ
事件，且其前后各３个重访轨道上存在 Ｂｕｒｓｔ模式
探测数据的事件。对于此类事件，直接提取其自

轨道与重访轨道的探测数据进行分析。

２）在连续多个卫星重访轨道上的相同位置均
有 ＰＬＨＲ事件，将这些事件归为一类新事件。利用
这些重访轨道探测数据的平均值作为新事件的自

轨道数据，然后提取重访轨道的数据进行分析。

３）除了上述２类事件以外的其他事件，对这
类事件不做分析。

经过上述分类后，第 １类共有 ５６例事件；

０３３２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 张罛，等：电力线谐波辐射对电离层高能电子的影响

第２类共有５０例事件，合并后为 １６例事件；第 ３
类共有２７例事件。本文仅对第１类、第２类总计
７２例事件开展研究。

２．２　分析实例
以下利用自轨道与重访轨道综合对比的方法

研究某例 ＰＬＨＲ事件发生前后电离层电子投掷角
和电子通量变化趋势。

图１（ａ）为 ２０１０年 ２月 １３日在河南省新乡
市上空探测到的一例 ＰＬＨＲ事件的电场强度时频
功率密度谱，从图中可看到在 ４１５０、４２５０、４３５０、
４４５０Ｈｚ处有 ４条间隔为 １００Ｈｚ的 ＰＬＨＲ谱线。
横坐标上用 ２个红色‘×’标出了谱线比较明显
的持续时间，即 ＰＬＨＲ持续发生的时间。图 １（ｂ）
为该事件自轨道的电子投掷角以及电子通量的变

化。投掷角随纬度下降平稳增大。电子通量时

能谱图中的空白代表卫星在对应时间和对应能量

图 １　典型 ＰＬＨＲ事件自轨道高能电子变化

Ｆｉｇ．１　Ｅｎｅｒｇｅｔｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｔｙｐｉｃａｌ

ＰＬＨＲｅｖｅｎｔｉｎｉｔｓｓｅｌｆｏｒｂｉｔ

通道上未采集到电子通量。

图２为该例事件自轨道与前后重访轨道探测
数据的对比。图中分别用绿色、红色和蓝色表示

ＰＬＨＲ事件发生前一周期重访轨道 ＯＲ－１，事件
发生的自轨道 ＯＲ和事件发生后两周期重访轨道
ＯＲ＋１的探测数据。图 ２（ａ）为投掷角变化趋势
对比，可看出３条轨道投掷角变化趋势基本一致，
且三 者 在 ＰＬＨＲ 发 生 范 围 内 相 差 也 不 大。
图２（ｂ）为重访轨道间 ３个能带的电子通量变化
情况对比，除了高能带电子通量由于采样数据不

完整导致没有明显变化趋势外，中、低能带的电子

通量具有大体一致的趋势。

重访轨道之间利用其在 ＰＬＨＲ发生范围内的
参数平均值进行比较。轨道 ＯＲ相比于ＯＲ－１
的变化为ＰＬＨＲ发生前的变化，轨道ＯＲ＋１相比

图 ２　典型 ＰＬＨＲ事件自轨道与重访轨道的投掷角和

电子通量的对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｎｆｌｕｘ

ｂｅｔｗｅｅｎｓｅｌｆｏｒｂｉｔａｎｄｒｅｖｉｓｉｔｉｎｇｏｒｂｉｔｓｏｆｔｙｐｉｃａｌＰＬＨＲｅｖｅｎｔ
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于 ＯＲ的变化为 ＰＬＨＲ发生后的变化。为了量化
变化趋势，定义投掷角变化若小于 ０．０５°则为无
变化，电子通量变化若小于 ３个轨道相应参数平

均值的 １０％，则为无变化。表 １为该例事件的
４项参数在 ＰＬＨＲ发生范围内的平均值以及 ＰＬ
ＨＲ发生前后的变化情况。

表 １　典型 ＰＬＨＲ事件的投掷角和电子通量的变化

Ｔａｂｌｅ１　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｎｆｌｕｘｏｆｔｙｐｉｃａｌＰＬＨＲｅｖｅｎｔ

高能电子参数 ＯＲ－１ ＯＲ ＯＲ＋１ ＰＬＨＲ发生前 ＰＬＨＲ发生后

投掷角／（°） ８１．８７１ ８１．８６１ ８１．８７４ 不变 不变

低能带电子通量／（ｃｍ－２·ｓ－１·ｓｒ－１·ｋｅＶ－１） ０．０５４０１ ０．０５４５７ ０．０６７０２ 不变 增大

中能带电子通量／（ｃｍ－２·ｓ－１·ｓｒ－１·ｋｅＶ－１） ０．００８０６ ０．００７６９ ０．００７５２ 不变 不变

高能带电子通量／（ｃｍ－２·ｓ－１·ｓｒ－１·ｋｅＶ－１） ０．０００５６４ ０．００１５７６ ０．００２８７５ 增大 增大

３　ＰＬＨＲ对电离层高能电子的影响
３．１　统计结果

表２是按照表１的方法对７２例事件的重访轨
道在 ＰＬＨＲ发生前后的投掷角和电子通量变化情
况的统计结果。表２中的数字表示事件的个数，从
表中可以看出中能带的电子通量在 ＰＬＨＲ发生前
和发生后均倾向于不变的趋势，而高能带电子通量

变化在ＰＬＨＲ发生前后一致，通量增大和减小的事件
分别占总事件数的４３．１％和４７．２％，并无明显偏好。

低能带电子通量在 ＰＬＨＲ发生前倾向于出现
减小的趋势（表 ２的 ３５比 １６）。在这 ３５例低能
带电子通量减小的事件中，投掷角增大的有６例，
没有投掷角减小的事件，在 ＰＬＨＲ发生后低能带
电子通量继续减小的有 ９例，增大的有 １２例，保
持不变的有 １４例，没有明显的趋势偏好。另外，
投掷角在 ＰＬＨＲ发生前和发生后发生变化的事例
虽较少，但 ＰＬＨＲ发生前有较大变化的投掷角均
倾向于增大的趋势（表２的１０比 １）。在这 １０例
ＰＬＨＲ发生前投掷角增大的事件中，发生后有４例
投掷角出现了减小的现象，１例为继续增大，说明
较多的 ＰＬＨＲ发生时投掷角会出现峰值。这
１０例投掷角增大的事件当中，有 ６例伴随着低能
带电子通量减小，３例电子通量增大。

这种投掷角增大和低能带电子通量减小的现

象可能是由于 ＰＬＨＲ在哨声模传播过程中在地磁
赤道区域上空与电子发生回旋共振波粒耦合作

用，加速其中的电子，使电子的投掷角增大，从磁

镜运动中溢出，导致在中国上空探测到的电子通

量减小，但是这种变化趋势并没有完全占主导。

波粒相互作用要求电磁波频率、带宽、电子能量、

投掷角范围、磁壳层满足严苛的共振条件
［２０］
，对

于给定的波，需在满足一定当地磁场的条件下，只

能与能量及投掷角在特定范围（敏感范围）内的

电子发生共振作用。

从对高能电子参数的统计结果来看，投掷角

显著改变的情况仅偶尔出现，并以增大为主，且增

大幅度有限（均在 １０°以内），其对应的赤道投掷
角未必落入损失锥，所以探测到的电子通量变化

趋势与投掷角之间并无明显关联。不同于研究地

震、人工 ＶＬＦ发射站等对电离层的影响，ＰＬＨＲ具
有强度低、频带窄、同步探测手段少、无预知性、发

生空间和时间离散等特点，故本文建立在统计分

析的基础上。尽管如此，统计出的影响仍是概率

表现，且没有出现一种完全占主导的变化趋势，有

可能是影响并不显著，也有可能是样本集较小且

集中于中国空间的原因，同时不能排除其他因素

包括环境因素及卫星探测仪自身因素的干扰。

表 ２　７２例 ＰＬＨＲ事件的投掷角和电子通量的变化

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｎｆｌｕｘｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆ７２ＰＬＨＲｅｖｅｎｔｓ

变化

趋势

投 掷 角 低能带电子通量 中能带电子通量 高能带电子通量

ＰＬＨＲ发生前 ＰＬＨＲ发生后 ＰＬＨＲ发生前 ＰＬＨＲ发生后 ＰＬＨＲ发生前 ＰＬＨＲ发生后 ＰＬＨＲ发生前 ＰＬＨＲ发生后

不变 ６１ ６１ ２１ ２３ ４４ ５０ ７ ７
增大 １０ ４ １６ ２７ １５ ９ ３１ ３１
减小 １ ７ ３５ ２２ １３ １３ ３４ ３４

３．２　ＰＬＨＲ发生前投掷角增大和低能带电子通
量减小实例

　　对于 ＰＬＨＲ发生前投掷角增大和低能带电子
通量减小的现象分别举 ２例事件进行说明。图 ３
是２００９年 ２月 １１日轨道号为 ２４６７３０的 ＰＬＨＲ
事件，图３（ｂ）为该事件前后各３个重访轨道的投

掷角事件发生范围内的变化。类似地，图３（ｃ）为
３个能带电子通量的变化。在 ＰＬＨＲ发生前，出
现了明显的投掷角增大的现象，而且伴随着低能

带电子通量的明显变化，而在 ＰＬＨＲ发生后的轨
道投掷角和低能带电子通量回到了原来水平。

图４是２００７年５月４日轨道号为１５１３９０的

２３３２
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图 ３　轨道号为 ２４６７３０的 ＰＬＨＲ事件的投掷角和

电子通量的变化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｎｆｌｕｘｏｆ

ＰＬＨＲｅｖｅｎｔｏｎｏｒｂｉｔ２４６７３０

图 ４　轨道号为 １５１３９０的 ＰＬＨＲ事件的电子通量对比

Ｆｉｇ．４　ＥｌｅｃｔｒｏｎｆｌｕｘｏｆＰＬＨＲｅｖｅｎｔｏｎｏｒｂｉｔ１５１３９０

ＰＬＨＲ事件电子通量对比图。由图可见，在 ＰＬＨＲ
发生轨道相比于 ＰＬＨＲ发生前的重访轨道低能带
电子通量明显下降，同时高能带的电子通量也有

下降。而 ＰＬＨＲ发生后的重访轨道的电子通量
上升。

这２例分别展示了 ＰＬＨＲ发生前的投掷角增
大和低能带电子通量减小的情况。投掷角的明显

增大可能与低能带的电子通量变化密切相关，很

有可能是 ＰＬＨＲ的出现造成的这种变化。

４　结　论

本文对 ７２例 ＰＬＨＲ事件发生时以及前后的
自轨道和重访轨道的投掷角和电子通量变化趋势

进行统计分析，结果表明：

１）大部分事件显示出 ＰＬＨＲ发生前和发生
后投掷角变化不大；在极少数 ＰＬＨＲ发生前投掷
角有变化的事件中，投掷角更倾向于出现增大的

趋势，并伴随低能带电子通量的显著变化。

２）中能带和高能带的电子通量在 ＰＬＨＲ发
生前和发生后均没有表现出变化的偏向性，而低

能带电子通量在 ＰＬＨＲ发生前倾向于出现减小的
趋势。

经过统计分析，ＰＬＨＲ发生前投掷角增大和
低能带电子通量减小这 ２种趋势较明显，可能是
ＰＬＨＲ产生的影响，但并不能排除其他因素或随
机结果的影响。与 ＶＬＦ发射站信号产生的明显
投掷角增大和电子沉降相比，ＰＬＨＲ由于强度较
弱及随机出现性并未观测到明确的趋势。而由于

投掷角增大和低能带电子通量减小的情况均出现

在 ＰＬＨＲ发生前，也可能是电离层高能电子状态
的变化导致 ＰＬＨＲ更容易被探测到。

致谢　感谢法国国家空间科学中心（ＣＮＥＳ，
ｈｔｔｐｓ：∥ｃｄｐｐａｒｃｈｉｖｅ．ｃｎｅｓ．ｆｒ／）提供 ＤＥＭＥＴＥＲ卫
星数据下载服务。
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ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ７２ＰＬＨＲｅｖｅｎｔｓｄｅｔｅｃｔｅｄｉｎｔｈｅｉｏｎｏｓｐｈｅｒｅａｂｏｖｅＣｈｉｎａ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｂｅｆｏｒｅＰＬＨＲ
ａｆｅｗｅｖｅｎｔｓｓｈｏｗｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ，ａｎｄｔｈｅｅｎｅｒｇｅｔｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｆｌｕｘｅｓｏｆｌｏｗｅｎｅｒｇｙｂａｎｄｔｅｎｄｔｏｄｅ
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一种基于指数积公式的空间机械臂自标定方法

王业聪１，危清清２，胡成威２，丁希仑１，

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；
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　　摘　　　要：为了克服发射过程和在轨极端温度环境对空间机械臂末端位姿精度的影
响，提出了一种基于指数积（ＰＯＥ）公式的空间机械臂运动学在轨自标定方法。该方法使用空
间机械臂末端双目空间相机和棋盘式标定板测量空间机械臂末端位姿实际值。根据关节旋量

理论值和实际值之间的伴随变换关系建立了空间机械臂实际运动学模型，对运动学模型取微

分建立了线性化的运动学误差模型，给出了基于最小二乘法的运动学标定模型。进行了 ７自
由度空间机械臂运动学自标定仿真，仿真结果表明运动学标定过程能快速收敛到稳定值，标定

后空间机械臂末端位姿精度有明显提高。

关　键　词：空间机械臂；标定；指数积 （ＰＯＥ）；伴随变换；空间相机；标定板
中图分类号：ＴＰ２４２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３３６０７

　　空间机械臂作为在轨服务的重要工具在空间
站的建设与维护、卫星的释放与回收和在轨可更

换单元的更换等任务中起着至关重要的作用。空

间机械臂能完成以上任务的前提是具有较高的末

端位姿精度。然而空间机械臂伴随航天器发射时

会受到强烈的振动与冲击，在轨运行期间面临极

端的温度环境，这些因素将不可避免地引起空间

机械臂的运动学参数发生变化，导致空间机械臂

末端位姿精度降低，因此有必要对空间机械臂进

行运动学在轨标定。使用合适的运动学标定方法

获得空间机械臂精确的运动学参数可有效提高空

间机械臂末端位姿精度，确保空间机械臂正常完

成各项在轨操作任务。

基于模型的机械臂运动学标定方法主要包括

运动学建模、末端位姿测量、运动学参数辨识和运

动学参数补偿 ４个步骤［１３］
。用于机械臂运动学

标定的运动学模型有３个评价原则：完整性、连续
性和极小性

［４］
。完整性是指机械臂运动学模型

必须有足够多的参数去辨识实际结构参数与名义

结构参数之间的所有偏差。连续性是指机械臂结

构参数的任意微小连续变动会伴随着运动学参数

的连续改变。极小性是指运动学误差模型不包含

冗余参数。

针对机械臂运动学标定问题，国内外学者开

展了大量的研究工作。传统的机械臂运动学标定

方法大多基于 ＤＨ模型，此方法的缺点是当相邻
关节接近平行时，机械臂会出现奇异性问题。

Ｈａｙａｔｉ［５］在 ＤＨ模型的基础上，通过引入绕 Ｙ轴转
动的参数 β描述相邻平行关节轴线的偏差，消除
了基于 ＤＨ模型进行运动学标定时出现的奇异性
问题。Ｓｔｏｎｅ［６］提出了６个参数的 Ｓ模型，并应用
到机械臂运动学标定。Ｚｈｕａｎｇ等［７８］

提出了 ６参
数的 ＣＰＣ（ＣｏｍｐｌｅｔｅａｎｄＰａｒａｍｅｔｒｉｃａｌｌｙＣｏｎｔｉｎｕ
ｏｕｓ）模型和 ４参数的 ＭＣＰＣ（ＭｏｄｉｆｉｅｄＣｏｍｐｌｅｔｅ
ａｎｄＰａｒａｍｅｔｒｉｃａｌｌｙＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓ）模型，在此基础上
建立了运动学标定模型进行机械臂运动学标定。

Administrator
新建图章
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Ｃｈｅｎ和 Ｙａｎｇ［９］提出了一种基于指数积（Ｐｒｏｄｕｃｔ
ｏｆＥｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｓ，ＰＯＥ）公式的机械臂运动学标定方
法，该方法建立的运动学误差模型包含了关节角

度误差。何锐波等
［１０１１］

基于指数积公式提出了

一种通用的串联机械臂运动学标定方法（该方法

包含３种实用的运动学误差模型），并分析了各
种运动学参数的可辨识性。陈根良等

［１２］
基于指

数积公式提出了一种系统性的串联机械臂运动学

标定方法，该方法建立的运动学误差模型满足完

整性、极小性和连续性原则。

由于在轨环境的特殊性，无法借助外部精密

测量设备测量机械臂末端实际位姿。在空间机械

臂运动学标定过程中，需要使用空间机械臂自带

的视觉系统测量机械臂末端实际位姿，进行运动

学自标定。针对机械臂运动学自标定问题，国内

外学者开展了一定的研究工作。Ａｎｇｕｌｏ和 Ｔｏｒ
ｒａｓ［１３］提出了一种基于神经网络的空间机械臂自
标定方法，并将运动学标定系统应用到戴姆勒奔

驰宇航中心的空间站模型。Ｌｉａｎｇ等［１４］
提出了一

种基于视觉反馈的手眼系统自适应标定方法，并

使用卡尔曼滤波技术论证了其有效性。Ｇｏｎｇ
等

［１５］
使用安装在机械臂末端执行器上的混合非

接触式光学传感器实现了基于距离误差的６自由
度机械臂运动学自标定。刘宇等

［１６］
提出了一种

基于手眼视觉的空间机械臂自标定方法，该方法

建立了空间机械臂相对位姿误差模型，并使用粒

子群 算 法 对 运 动 学 参 数 进 行 辨 识。Ｄｕ和
Ｚｈａｎｇ［１７］利用安装在机械臂末端的相机和安装在
固定位置的标定板测量机械臂末端位姿，实现了

机械臂运动学自标定。Ｚｈａｎｇ等［１８］
利用安装在

固定位置相机和安装在机械臂末端的平面标识测

量机械臂末端位姿，实现了基于局部指数积公式

的机械臂运动学标定。

上述机械臂运动学标定方法能在一定条件下

解决机械臂的运动学标定问题。然而７自由度大
臂展空间机械臂结构尺寸较大且材料特殊，导致

其臂杆容易发生较大变形；此外在轨环境存在一

定的特殊性，导致无法借助外部精密设备测量空

间机械臂末端位姿。这对空间机械臂末端位姿

测量和运动学标定模型的建立提出了更高的要

求。因此传统的机械臂运动学标定方法无法应

用于 ７自由度大臂展空间机械臂运动学在轨标
定问题。

针对７自由度大臂展空间机械臂运动学在轨
标定存在的问题，提出了一种基于指数积公式的

空间机械臂运动学在轨自标定方法。首先，建立

了空间机械臂运动学在轨自标定系统，标定系统

在不使用外部测量设备的前提下，实现了空间机

械臂末端位姿自动测量；然后，通过误差分析建立

了空间机械臂实际运动学模型，在此基础上推导

了空间机械臂运动学误差模型和运动学标定模

型；最后，进行了７自由度大臂展空间机械臂运动
学自标定仿真，结果表明本文提出的运动学自标

定方法能有效提高空间机械臂末端位姿精度。

１　空间机械臂运动学在轨标定系统

不同于地面上的机械臂运动学标定，在轨运

行期间，７自由度大臂展空间机械臂末端位姿测
量存在２方面问题：一方面是由于自身较大的结
构尺寸和在轨极端的温度环境，无法使用外部精

密测量设备测量末端位姿；另一方面是由于空间

环境存在一定的特殊性，对末端位姿测量的自动

化程度提出了更高的要求。针对上述问题，利用

空间机械臂自带的视觉系统和棋盘式标定板测量

空间机械臂末端位姿，建立了一种新的空间机械

臂运动学在轨自标定系统。

空间机械臂运动学自标定系统如图 １所示。
空间机械臂为 ７自由度大臂展空间机械臂，安装
在空间站舱体外侧，其末端安装有双目空间相机，

７自由度大臂展空间机械臂如图 ２所示。标定板
为棋盘式，安装在空间站舱体外侧，利用棋盘格上

的角点可以构建标定板坐标系，棋盘式标定板通

常用于空间相机内外参数标定，在标定系统中作

为空间相机测量的靶标。假设标定板坐标系｛ｃ｝
相对于空间机械臂基座坐标系｛ｓ｝的位姿变换矩
阵
ｓＴｃ已知，使用空间相机测量标定板，可得到

空间机械臂末端坐标系｛ｔ｝相对于标定板坐标系

图 １　空间机械臂运动学自标定系统

Ｆｉｇ．１　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒ

ｓｐａｃｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

７３３２
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图 ２　７自由度空间机械臂

Ｆｉｇ．２　Ａ７ＤＯＦｓｐａｃｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

｛ｃ｝的位姿变换矩阵ｃＴｔ，进一步可计算得到空间
机械臂末端坐标系｛ｔ｝相对于空间机械臂基座坐
标系｛ｓ｝的位姿变换矩阵ｓＴｔ＝

ｓＴｃ
ｃＴｔ，即空间机械

臂末端位姿实际值。因此，运动学标定系统充分

利用空间站现有设备实现了空间机械臂末端位姿

自动化测量。

测量足够多的末端位姿，利用下文推导的空

间机械臂运动学标定模型，可以实现空间机械臂

运动学在轨自标定。

２　空间机械臂运动学模型

２．１　理论运动学模型
不同于传统的运动学建模方法，基于指数积

公式的空间机械臂运动学模型仅需要建立２个坐
标系：空间机械臂基座坐标系｛ｓ｝和空间机械臂
末端坐标系｛ｔ｝，如图２所示。ｎ自由度空间机械
臂运动学模型的表达式为

ｇｓｔ（θ）＝ｅ
ξ^１θ１ｅξ^２θ２…ｅξ^ｎθｎｇｓｔ（０） （１）

式中：θ为空间机械臂关节角度向量；θｉ为第 ｉ号
关节的关节角度；^ξｉ为第 ｉ号关节的关节旋量；
ｇｓｔ（θ）为空间机械臂末端位姿；ｇｓｔ（０）为空间机械
臂在参考位形（空间机械臂各关节的关节角度为

０）下从基座坐标系｛ｓ｝到末端坐标系｛ｔ｝的初始位
姿变换矩阵。ｇｓｔ（θ）可以也写成旋量 ξ^ｓｔ的指数
形式：

ｇｓｔ（θ）＝ｅ
ξ^ｓｔ （２）

式中：^ξｓｔ为空间机械臂的初始位姿变换旋量。空间

机械臂运动学模型也可以写为如式（３）形式［１９］
：

ｇｓｔ（θ）＝ｅ
ξ^１θ１ｅξ^２θ２…ｅξ^ｎθｎｅξ^ｓｔ （３）

２．２　误差分析
对空间机械臂运动学模型取微分，可以得到空

间机械臂运动学误差模型：

δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ ＝

ｇｓｔ
ξ
δξ＋

ｇｓｔ
ξｓｔ
δξｓｔ＋

ｇｓｔ
θ
δ( )θｇ－１ｓｔ （４）

式中：ξ＝［ξＴ１，ξ
Ｔ
２，…，ξ

Ｔ
ｎ］
Ｔ∈Ｒ６ｎ；θ＝［θ１，θ２，…，

θｎ］
Ｔ∈Ｒｎ。

由空间机械臂运动学误差模型式（４）可知，空
间机械臂的末端位姿误差是由关节旋量误差 δξ、
关节零位误差 δθ和初始位姿变换旋量误差 δξｓｔ造
成的。文献［２０］证明了空间机械臂关节零位误差
δθ可归结到关节旋量误差 δξ，不需要单独辨识。
因此，空间机械臂运动学标定只需要辨识和补偿关

节旋量误差 δξ和初始位姿变换旋量误差 δξｓｔ。空
间机械臂运动学误差模型式（４）可化简为

δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ ＝

ｇｓｔ
ξ
δξ＋

ｇｓｔ
ξｓｔ
δξ( )ｓｔｇ－１ｓｔ （５）

假设空间机械臂末端位姿实际值为 ｇａｓｔ，理论

值为 ｇｎｓｔ，则 δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ可写为

［２１］

δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ ＝（ｇ

ａ
ｓｔ－ｇ

ｎ
ｓｔ）（ｇ

ｎ
ｓｔ）

－１ ＝ｇａｓｔ（ｇ
ｎ
ｓｔ）

－１－Ｉ４
（６）

如果末端位姿误差足够小，ｇａｓｔ（ｇ
ｎ
ｓｔ）

－１
近似于

单位矩阵，可得
［９］

ｌｎ（ｇａｓｔ（ｇ
ｎ
ｓｔ）

－１
）＝∑

∞

ｑ＝１
（－１）ｑ－１

［ｇａｓｔ（ｇ
ｎ
ｓｔ）

－１－Ｉ４］
ｑ

ｑ

（７）
取一阶近似，式（６）可写为

δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ ＝ｌｎ（ｇ

ａ
ｓｔ（ｇ

ｎ
ｓｔ）

－１
） （８）

因此，空间机械臂运动学参数辨识也就是求

解如式（９）所示的最小二乘问题：

ｍｉｎδｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ －

ｇｓｔ
ξ
δξ＋

ｇｓｔ
ξｓｔ
δξ( )ｓｔｇ－１ｓｔ

２

（９）

２．３　实际运动学模型
由误差分析可知，空间机械臂的运动学参数误

差是由空间机械臂的关节旋量误差 δξ和初始位姿
变换旋量误差 δξｓｔ造成的。关节旋量误差 δξ可以

使用某个旋量指数 ｅｕ^ｉ的伴随变换的形式表示［２０］
：

ξａｉ ＝Ａｄ（ｅ
ｕ^ｉ）ξｎｉ （１０）

式中：旋量指数 ｅｕ^ｉ、关节旋量理论值 ξｎｉ和关节旋

量实际值 ξａｉ分别为：ｅ
ｕ^ｉ＝

Ｒｉ ｂｉ[ ]０ １
，ξｎｉ＝

ωｎｉ
ｖｎ







ｉ
＝

ωｎｉ
ｐｎｉ×ω

ｎ







ｉ
，ξａｉ＝

ωａｉ
ｖａ







ｉ
＝

ωａｉ
ｐａｉ×ω

ａ







ｉ
。其中：Ｒｉ为旋

转矩阵；ｂｉ为平移矢量；ωｉ为关节 ｉ轴线的方向
矢量；ｐｉ为关节 ｉ轴线上任一点的位置矢量。将
式（１０）展开，可得

ωａｉ
ｖａ[ ]
ｉ

＝
Ｒｉ ０

ｂ^ｉＲｉ Ｒ[ ]
ｉ

ωｎｉ
ｖｎ[ ]
ｉ

＝
Ｒｉω

ｎ
ｉ

ｂ^ｉＲｉω
ｎ
ｉ ＋Ｒｉｖ

ｎ[ ]
ｉ

（１１）
可以证明，经过伴随变换得到的关节旋量实

际值 ξａｉ仍满足关节约束条件：

８３３２
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ωａｉ ＝ Ｒｉω
ｎ
ｉ ＝１ （１２）

（ωａｉ）
Ｔｖａｉ ＝（Ｒｉω

ｎ
ｉ）
Ｔ
（^ｂｉＲｉω

ｎ
ｉ ＋Ｒｉｖ

ｎ
ｉ）＝０ （１３）

根据式（１０）中空间机械臂关节旋量理论值
和实际值的伴随变换关系，可以建立空间机械臂

实际运动学模型：

ｇｓｔ（θ）＝ｅ
ｅ^ｕ１^ξｎ１θ１ｅ－^ｕ１ｅｅ^ｕ２^ξｎ２θ２ｅ－^ｕ２…ｅｅ^ｕｎ^ξｎｎθｎｅ－^ｕｎｅξ^ｓｔ （１４）

３　空间机械臂运动学标定模型

３．１　运动学误差模型
将式（１４）代入式（５），得到空间机械臂运动

学误差模型的表达式为

（δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ）

∨ ＝［δ（ｅｕ^１ｅξ^
ｎ
１θ１ｅ－^ｕ１ｅｕ^２ｅξ^

ｎ
２θ２ｅ－^ｕ２…

　　ｅｕ^ｎｅξ^
ｎ
ｎθｎｅ－^ｕｎｅξ^ｓｔ）（ｅ－^ξｓｔｅｕ^ｎｅ－^ξ

ｎ
ｎθｎｅ－^ｕｎ…

　　ｅｕ^２ｅ－^ξ
ｎ
２θ２ｅ－^ｕ２ｅ－^ｕ１ｅ－^ξ

ｎ
１
θ１ｅｕ^１）］∨ ＝

　　［δ（ｅｕ^１ｅξ^
ｎ
１θ１ｅ－^ｕ１）（ｅｕ^１ｅ－^ξ

ｎ
１θ１ｅ－^ｕ１）］∨＋

　　Ａｄ（ｅｕ^１ｅξ^
ｎ
１θ１ｅ－^ｕ１）［δ（ｅｕ^２ｅξ^

ｎ
２θ２ｅ－^ｕ２）·

　　（ｅｕ^２ｅ－^ξ
ｎ
２θ２ｅ－^ｕ２）］∨＋… ＋ (Ａｄ∏

ｎ－１

ｉ＝１
（ｅｕ^ｉｅξ^

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ )） ·

　　［δ（ｅｕ^ｎｅξ^
ｎ
ｎθｎｅ－^ｕｎ）（ｅｕ^ｎｅ－^ξ

ｎ
ｎθｎｅ－^ｕｎ）］∨＋

(　　Ａｄ∏
ｎ

ｉ＝１
（ｅｕ^ｉｅξ^

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ )） ［（δｅξ^ｓｔ）ｅ－^ξｓｔ］∨ （１５）

式中：［δ（ｅｕ^ｉｅξ^
ｎｉθｉｅ－ｕ^ｉ）（ｅｕ^ｉｅ－ξ^ｎｉθｉｅ－ｕ^ｉ）］∨ 可以展

开为

［δ（ｅｕ^ｉｅξ^
ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ）（ｅｕ^ｉｅ－^ξ

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ）］∨ ＝

　　［（δｅｕ^ｉ）ｅξ^
ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉｅｕ^ｉｅ－^ξ

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ］∨＋

　　［ｅｕ^ｉｅξ^
ｎ
ｉθｉ（ｅ－^ｕｉｅｕ^ｉ）（δｅ－^ｕｉ）ｅｕ^ｉｅ－^ξ

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ］∨ ＝

　　［（δｅｕ^ｉ）ｅ－^ｕｉ］∨－Ａｄ（ｅｕ^ｉｅξ^
ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ）［（δｅｕ^ｉ）ｅ－^ｕｉ］∨ ＝

　　［Ｉ６－Ａｄ（ｅ
ｕ^ｉｅ－^ξ

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ）］［（δｅｕ^ｉ）ｅ－^ｕｉ］∨ （１６）

其中：［（δｅｕ^ｉ）ｅ－ｕ^ｉ］∨的表达式为［１０］

［（δｅｕ^ｉ）ｅ－^ｕｉ］∨ ＝ Ｉ６＋
４－ｄｉｓｉｎｄｉ－４ｃｏｓｄｉ

２ｄ２ｉ
Ω( ｉ＋

　　
４ｄｉ－５ｓｉｎｄｉ＋ｄｉｃｏｓｄｉ

２ｄ３ｉ
Ω２ｉ ＋

　　
２－ｄｉｓｉｎｄｉ－２ｃｏｓｄｉ

２ｄ４ｉ
Ω３ｉ ＋

　　２ｄｉ－３ｓｉｎｄｉ＋ｄｉｃｏｓｄｉ
２ｄ５ｉ

Ω４)ｉ δｕｉ ＝Ａｉδｕｉ
（１７）

式中：ｕｉ＝
ωｉ
ｖ[ ]
ｉ

；Ωｉ＝
ω^ｉ ０

ｖ^ｉ ω^[ ]
ｉ

；ｄｉ＝ ωｉ ＝

（ω２ｉ１＋ω
２
ｉ２＋ω

２
ｉ３）

１／２
。

同理，式（１５）中［（δｅξ^ｓｔ）ｅ－ξ^ｓｔ］∨的表达式为

［（δｅξ^ｓｔ）ｅ－^ξｓｔ］∨ ＝Ａｓｔδξｓｔ （１８）
将式（１６）～式（１８）代入式（１５），空间机械臂

运动学误差模型可化简为

（δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ）

∨ ＝［Ｉ６－Ａｄ（ｅ
ｕ^１ｅξ^

ｎ
１θ１ｅ－^ｕ１）］Ａ１δｕ１＋

　　Ａｄ（ｅｕ^１ｅξ^
ｎ
１θ１ｅ－^ｕ１）［Ｉ６－Ａｄ（ｅ

ｕ^２ｅξ^
ｎ
２θ２ｅ－^ｕ２）］·

　　Ａ２δｕ２＋… ＋ (Ａｄ∏
ｎ－１

ｉ＝１
（ｅｕ^ｉｅξ^

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ )） ·

　　［Ｉ６－Ａｄ（ｅ
ｕ^ｎｅξ^ｎｎθｎｅ－^ｕｎ）］Ａｎδｕｎ ＋

(　　Ａｄ∏
ｎ

ｉ＝１
（ｅｕ^ｉｅξ^

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ )） Ａｓｔδξｓｔ （１９）

空间机械臂运动学误差模型式（１９）可以整
理为

ｙ＝ＰΔｘ （２０）
式中：

Δｘ＝［δｕＴ１，δｕ
Ｔ
２，…，δｕ

Ｔ
ｎ，δξ

Ｔ
ｓｔ］

Ｔ∈Ｒ６（ｎ＋１）

ｙ＝（δｇｓｔ·ｇ
－１
ｓｔ）

∨∈Ｒ６

Ｐ＝［Ｇ１，Ｇ２，…，Ｇｎ，Ｇｎ＋１］∈ Ｒ
６×６（ｎ＋１）

Ｇｉ ＝

［Ｉ６－Ａｄ（ｅ
ｕ^１ｅξ^

ｎ
１θ１ｅ－^ｕ１）］Ａ１　　 ｉ＝１

(Ａｄ∏
ｉ－１

ｔ＝１
（ｅｕ^ｔｅξ^

ｎ
ｔθｔｅ－^ｕｔ )） ·

　　［Ｉ６－Ａｄ（ｅ
ｕ^ｉｅξ^

ｎ
ｉθｉｅ－^ｕｉ）］Ａｉ １＜ｉ≤ ｎ

(Ａｄ∏
ｎ

ｔ＝１
（ｅｕ^ｔｅξ^

ｎ
ｔθｔｅ－^ｕｔ )） Ａｓｔ ｉ＝ｎ＋













 １

３．２　运动学标定方程
由空间机械臂运动学误差模型可知，利用每

个末端测量位姿可以建立 １组运动学误差方程。
设置 ｍ个空间机械臂末端测量位姿，可以建立 ｍ
组运动学误差方程，联立这些运动学误差方程可

以得到空间机械臂运动学标定模型：

Ｙ＝ＭΔｘ （２１）
式中：Ｙ＝［ｙＴ１，ｙ

Ｔ
２，…，ｙ

Ｔ
ｍ］

Ｔ
；Ｍ ＝［ＰＴ１，Ｐ

Ｔ
２，…，

ＰＴｍ］
Ｔ
。

使用最小二乘法求解空间机械臂运动学标定

模型，可以得到空间机械臂运动学参数误差：

Δｘ＝（ＭＴＭ）－１ＭＴＹ （２２）

４　空间机械臂运动学自标定仿真

通过对７自由度大臂展空间机械臂进行运动
学自标定仿真验证本文提出的基于指数积公式的

空间机械臂运动学在轨自标定方法的有效性。空

间机械臂运动学参数理论值和实际值（预设值）

如表１所示。空间机械臂总共有 ４８个运动学参
数需要辨识，为了辨识这些运动学参数至少需要

在８个独立构型下测量空间机械臂末端位姿。在
运动学自标定仿真过程中，总共生成了 １２０个空
间机械臂末端位姿，其中６０个为测量位姿，测量

９３３２
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表 １　空间机械臂运动学参数理论值和实际值

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓａｎｄａｃｔｕａｌｖａｌｕｅｓｏｆｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｓｐａｃｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

参　数 理 论 值 实际值（预设值）

ξ１ ［０ ０ １ ０ ０ ０］Ｔ ［０．００５３ －０．００５２ １．００００ ０．１００５ －０．０９９５ －０．００１０］Ｔ

ξ２ ［１ ０ ０ ０ １５００ ０］Ｔ ［１．００００ ０．００７０ －０．００６９ －１０．４０１３ １５００．１２８８ １０．２３７０］Ｔ

ξ３ ［０ ０ １ ０ －１０００ ０］Ｔ ［０．００８８ －０．００８７ ０．９９９９ ８．８５１８ －１０００．１２２７ －８．７２９７］Ｔ

ξ４ ［０ ０ １ ０ －５０００ ０］Ｔ ［０．０１０６ －０．０１０４ ０．９９９９ ５２．６１６０ －５０００．２４８９ －５２．３７２８］Ｔ

ξ５ ［０ ０ １ ０ －９０００ ０］Ｔ ［０．０１２４ －０．０１２１ ０．９９９９ １１０．２２０７ －９０００．２５３１ －１０９．９８３９］Ｔ

ξ６ ［１ ０ ０ ０ ４５００ ０］Ｔ ［０．９９９８ ０．０１５７ －０．０１５７ －６９．６１７５ ４５００．６５３５ ６９．００１３］Ｔ

ξ７ ［０ ０ １ ０ －１００００ ０］Ｔ ［０．０１７８ －０．０１７１ ０．０９９７ １７３．２８２４ －９９９８．７７４８ －１７４．５６０３］Ｔ

ξｓｔ ［０ ０ ０ １００００ ０ ６０００］Ｔ ［０．１１４４ ０．１２９３ ０．１１４４ ９６０３．６７３９ －１９９．０７０３ ６６５２．６３７１］Ｔ

位姿均位于标定板上方区域，用于空间机械臂的

运动学自标定，另外 ６０个为测试位姿，测试位姿
在空间机械臂关节空间内随机生成，用于验证运

动学自标定方法的有效性。

空间机械臂运动学标定模型只是考虑了空间

机械臂自身的运动学参数误差，忽略了双目空间

相机的测量误差。实际上双目空间相机的测量精

度比较低，会影响到空间机械臂运动学自标定的

结果。因此，在空间机械臂运动学自标定仿真过

程中，需要考虑双目空间相机的测量误差，以提高

空间机械臂运动学自标定仿真的真实性和有效

性。假设双目空间相机随机测量噪声的位置量和

姿态量分别服从范围为［－２．４ｍｍ，２．４ｍｍ］和
［－０．３°，０．３°］的均匀分布。为了减小双目空间
相机随机测量噪声对标定仿真结果的影响，一方

面针对每个测量位姿，使用双目空间相机重复测

量多次，并求取平均值作为末端位姿实际值；另一

方面增加了部分冗余测量位姿进一步降低随机测

量噪声的不良影响。

空间机械臂运动学自标定仿真流程如下：在

标定板上方生成６０个末端测量位姿，并加入双目
空间相机随机测量噪声，作为末端位姿测量值，生

成空间机械臂运动学参数理论值和运动学参数实

际值；利用运动学参数实际值和６０个末端位姿测
量值，计算 ６０组关节角度；利用运动学参数理论
值和６０组关节角度，计算６０个末端位姿理论值；
利用式（２２）计算运动学参数误差 Δｘ；对运动学
参数进行更新；重复之前２个步骤，直到达到预先
设定的最大迭代次数 ｋ，完成运动学自标定仿真。
空间机械臂运动学自标定仿真流程如图３所示。

在运动学自标定仿真每次迭代计算过程中，

空间机械臂的运动学参数会进行更新。运动学参

数 ｘ（关节旋量 ξ和初始位姿旋量 ξｓｔ）的更新方
法如下：

（ξｉ）ｋ ＝Ａｄ（ｅ
（δ^ｕｉ）ｋ－１）（ξｉ）ｋ－１ （２３）

图 ３　空间机械臂运动学自标定仿真流程

Ｆｉｇ．３　Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

ｆｏｒｔｈｅｓｐａｃｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

（ξｓｔ）ｋ ＝（ξｓｔ）ｋ－１＋（δξｓｔ）ｋ－１ （２４）
按照图３所示的仿真流程完成空间机械臂运

动学自标定。在每次迭代计算后，利用更新后的

运动学参数计算 ６０个测量位姿处的最大末端位
置误差和姿态误差。如图 ４所示，在运动学自标
定仿真过程中，空间机械臂末端的最大位置误差

和姿态误差快速收敛到稳定值，即空间机械臂的

运动学参数快速收敛到稳定值。

为了验证运动学自标定方法的有效性，在

６０个测试位姿处分别计算标定前和标定后空间
机械臂的末端位置误差和姿态误差。如图 ５所
示，经过运动自学标定，空间机械臂末端的位置和

姿态误差平均值分别由 ２２３．１５３ｍｍ和 １２．０４９°
降低到 ５．３１２ｍｍ和 ０．４６７１°。这说明本文方法
能有效提高空间机械臂末端位姿精度。

０４３２
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图 ４　迭代过程中末端位姿误差

Ｆｉｇ．４　Ｐｏｓｅｅｒｒｏｒｓｏｆｔｈｅｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｄｕｒｉｎｇ

ｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

图 ５　末端位姿误差

Ｆｉｇ．５　Ｐｏｓｅｅｒｒｏｒｓｏｆｔｈｅｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒ

５　结　论

本文提出了一种基于指数积公式的空间机械

臂运动学在轨自标定方法，并通过运动学自标定

仿真验证了运行学标定方法的有效性。

１）在空间机械臂基座坐标系和标定板坐标
系位姿变换关系已知的前提下，运动学标定系统

能充分利用空间站现有的双目空间相机和棋盘式

标定板实现空间机械臂末端位姿测量，无需借助

外部精密测量设备；同时运动学标定系统能够实

现空间机械臂末端位姿测量过程的自动化，测量

过程不需要人的干预。

２）使用指数积公式建立空间机械臂的运动
学模型克服了使用 ＤＨ等建模方法的不足之处：
相邻关节接近平行时的奇异性、坐标系不能任意

设置和建模过程复杂等问题。

３）本文方法在每次迭代计算过程中，关节旋
量通过伴随变换的方式进行更新，更新后的关节

旋量依然满足关节旋量的约束条件，克服了使用

传统的基于指数积公式的运动学自标定方法进行

运动学自标定时每次迭代计算过程中都需要对更

新后关节旋量进行归一化处理的缺点。

４）经过运动学自标定仿真，在 ６０个测试位
姿处，空间机械臂末端位姿精度有了显著提高，验

证了本文方法的有效性。
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带吊挂负载的四旋翼无人机滚动纳什控制

郭民环，苏岩，朱欣华

（南京理工大学 机械工程学院，南京 ２１００９４）

　　摘　　　要：２个四旋翼无人机（ＵＡＶｓ）的吊挂飞行问题属于协同合作的范畴，现有的很
多应用将该问题考虑为只有一个目标函数的控制系统。为了充分利用无人机各自的性能，将

其看成是具有不同目标函数的决策主体，并在非合作博弈的框架下进行控制器设计。首先，建

立了受控系统的数学模型及其线性形式，同时引入作用在吊挂负载上的外部干扰。然后，将该

模型转换成开环信息结构下的有限时间差分博弈问题，并将该问题的纳什均衡解和滚动优化

的思想相结合，设计一种基于状态反馈的滚动纳什控制器。最后，通过２个仿真实例验证该方
法可以很好地控制无人机进行协同与合作。

关　键　词：四旋翼；无人机 （ＵＡＶｓ）；博弈论；纳什均衡；多智能体；最优控制
中图分类号：Ｖ２１２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３４３０７

　　四旋翼无人机（ＵＡＶｓ）因为结构简单、起降
方便等诸多优点，目前已经在非常多的领域内得

到广泛应用，如物流配送、无线通信、农业植保和

灾害监测等
［１３］
。在这些应用中，常常需要使用

一个或多个四旋翼无人机来提取和搬运负载。与

将负载直接固定在机身上相比，采用吊挂的方式

既不会改变无人机自身的动力学属性，同时对负

载也没有严格的外形尺寸限制
［４］
。但是，吊挂的

飞行方式会增加模型的复杂程度，使得系统的欠

驱动特性更加明显，再加上不可避免的外界干扰，

这些都使得该问题具有很大的挑战，也引起了许

多研究人员的关注。

宾夕法尼亚大学的 Ｋｕｍａｒ等［４６］
借助微分平

坦理论、几何控制方法和混合整数优化等工具，在

微分平坦空间内来解决无人机吊挂系统的路径生

成和跟踪控制问题。苏黎世联邦理工学院

（ＥＴＨ）的研究人员［７］
采用迭代线性二次型控制

器（ｉＬＱＲ），使得该系统能够在状态空间内，通过
不断迭代学习的方式实现复杂约束条件下的最优

控制。近年来，也有国内的研究人员将各种不同

的控制方法应用在该系统中。鲜斌等
［８］
对此系

统设计了基于能量分析的非线性控制器，并与

ＬＱＲ控制器进行了对比。李伟荣等［９］
针对带悬

挂负载的八旋翼无人机设计了一个 ＰＩＤ串级控制
器，并通过实验实现了稳定飞行。Ｙｉ等［１０］

设计

了一个滑模控制器，以提高系统的鲁棒性和跟踪

性能。Ｇｕｏ等［１１］
设计了一个带有约束的 Ｈ２／Ｈ∞

混合控制器，实现系统暂态性能与鲁棒性能的

综合。

上述研究都是针对只有一个无人机的情况，

当负载较重时，就有必要使用多个无人机，因此，

本文将研究有２个无人机的吊挂飞行系统。文献
［１２１３］将单个的情况推广到了多个无人机，并针
对吊挂载荷为质点和刚体这 ２种情况，分别设计
几何控制器，再根据微分平坦理论进行参考轨迹

设计和路径跟踪。

现有的应用大多都将该问题考虑为只有一个

目标函数的控制系统。但是在实际应用中，因为

Administrator
新建图章
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性能配置的差异或者所处空间位置的不同，２个
无人机可能有着不一样的控制需求。比如，第 １
架无人机只需要负责跟踪参考轨迹，第 ２架无人
机则主要负责保持队形并稳定吊挂负载。在这种

情况下，如果只设计一个目标函数，或者是简单的

性能加权而不考虑两者之间互动的影响，可能无

法充分发挥系统的潜力。

博弈论就是这样一个有助于理解不同决策主

体相互作用的工具
［１４］
。一般说来，博弈有 ２类模

型：非合作型和合作型。其中，前者是以单个参与

人的可能行动为基本元素，而后者以参与人群的

可能联合行动集合为基本元素。目前，博弈论已

经广泛应用于多智能体领域。文献［１５］将多个
无人小车的编队运动看成是一个非合作的博弈问

题，并在图论的基础上为不同的无人车设计目标函

数，用微分博弈方法来求解。类似的，文献［１６］研
究了有１个领导者和Ｎ个跟随者的多智能体系统，
领导者负责跟踪目标，跟随者负责保持队形。

本文首先建立受控系统的动力学模型并线

性化，然后将 ２个无人机看成是具有不同目标
函数的决策主体，并在非合作二人博弈的框架

下进行控制器设计，最后通过数值仿真进行

验证。

１　动力学模型

类似文献［８］，为了简化分析，本文做如下合
理假设：

１）四旋翼无人机是几何中心与质心重合的
刚体。

２）吊挂负载认为是质点，通过２根质量不计
的无弹性绳子吊挂在无人机的质心处。

３）２根绳子的张力始终大于 ０，所有的空气
阻力都忽略不计。

１．１　考虑外界扰动的非线性模型
如图１所示，｛Ｇ：ｘｇｙｇｚｇ｝为地面惯性坐标系，

｛Ｂｉ：ｘｂｉｙｂｉｚｂｉ｝为机体坐标系，｛Ｓ：ｘｙｚ｝为与吊挂负
载固连，方向与｛Ｇ｝相同的过渡坐标系。Ｑ′ｉ为 Ｑｉ
在 ｘｇｙｇ平面上的投影，ｉ＝１，２，分别表示第 １架和
第２架无人机。

αｉ，βｉ为２根绳子在｛Ｓ｝内的角度，因为吊挂
负载始终在 ２个无人机之间，因此有 ０°＜βｉ＜
９０°，定义从吊挂负载到无人机的单位方向向量为
ρｉ ＝［ｃｏｓβｉｃｏｓαｉ，ｃｏｓβｉｓｉｎαｉ，ｓｉｎβｉ］

Ｔ

无人机的控制输入为各自作用在｛Ｂｉ｝内的
力 ＦＱｉ和力矩 ＭＱｉ

分别为

图 １　带吊挂负载的 ２个四旋翼无人机

Ｆｉｇ．１　ＴｗｏｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓｃａｒｒｙｉｎｇ

ｃａｂｌｅｓｕｓｐｅｎｄｅｄｐａｙｌｏａｄ

ＦＢｉＱｉ ＝［０，０，Ｆｚｉ］
Ｔ

ＭＢｉ
Ｑｉ
＝［Ｍｘｉ，Ｍｙｉ，Ｍｚｉ］

Ｔ
（１）

考虑有一个作用在吊挂负载上的扰动力 ＦＰ，

其在｛Ｇ｝中可以表示为 ＦＧＰ＝［ＦｘＰ，ＦｙＰ，ＦｚＰ］
Ｔ
。

根据几何关系，给定无人机１的位置后，可以
依次确定吊挂负载和无人机２的位置：
ξＧＱ１ ＝［ｘＱ１，ｙＱ１，ｚＱ１］

Ｔ

ξＧＰ ＝ξ
Ｇ
Ｑ１
－Ｌｒρ１

ξＧＱ２ ＝ξ
Ｇ
Ｐ ＋Ｌｒρ

{
２

（２）

式中：ξＧＱ１、ξ
Ｇ
Ｑ２
和 ξＧＰ分别为无人机 １、无人机 ２和

吊挂负载的位置；Ｌｒ为２根绳子长度。

记｛Ｂｉ｝到｛Ｇ｝的坐标变换矩阵为 ＴＧＢｉ，即

ＦＧＱｉ＝Ｔ
Ｇ
Ｂｉ
ＦＢｉＱｉ。记角速率 Ｊａｃｏｂｉａｎ矩阵为 Ｊｉ，即

ΩＢｉｉ ＝Ｊｉηｉ，其中 ηｉ为无人机 ｉ的欧拉角［ｉ，θｉ，

ψｉ］，Ω
Ｂｉ
ｉ 为无人机 ｉ在｛Ｂｉ｝中的角速率。
分析易得，该受控系统共有 １３个自由度，本

文选择无人机１的位置 ξＧＱ１，２个无人机的欧拉角

ηｉ和 αｉ，βｉ作为系统的广义坐标，即 ｑ＝［ｘＱ１，ｙＱ１，

ｚＱ１，１，θ１，ψ１，α１，β１，α２，β２，２，θ２，ψ２］
Ｔ
。

根据 Ｄ’Ａｌｅｍｂｅｒｔ原理，与广义坐标相对应的
广义力为

Ｆｑ ＝
[ ( ∑

２

ｉ＝１
ＦＧＱｉ·ξ

Ｇ
Ｑｉ
＋Ｍηｉ

Ｑｉ
·η )ｉ ＋ＦＧＰ·ξ ]ＧＰ

ｑ
（３）

式中：Ｍηｉ
Ｑｉ
＝ＪＴｉＭ

Ｂｉ
Ｑｉ
，由 Ｍη

Ｑ· η＝（ＪＴＭＢ
Ｑ）

Ｔη＝

ＭＢ
Ｑ·Ｊη＝Ｍ

Ｂ
Ｑ·Ω得到。

因此，系统的动能和势能分别表示为

Ｔ＝１
２
ｍＰξ

·

Ｐ·ξ
·

Ｐ (＋ １
２
ｍＱ１ξ

·

Ｑ１
·ξ
·

Ｑ１
＋１
２Ω

Ｔ
１ＩＱ１Ω )１ ＋

(　　 １
２
ｍＱ２ξ

·

Ｑ２
·ξ
·

Ｑ２
＋１
２Ω

Ｔ
２ＩＱ２Ω )２

Ｕ＝ｍＰｇξ
Ｔ
Ｐ＋ｍＱ１ｇξ

Ｔ
Ｑ１
＋ｍＱ２ｇξ

Ｔ
Ｑ













２

（４）

４４３２
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　第 １１期 郭民环，等：带吊挂负载的四旋翼无人机滚动纳什控制

式中：ｍＰ、ｍＱ１和 ｍＱ２分别为吊挂负载、无人机 １和
无人机２的质量；ＩＱ１和 ＩＱ２分别为无人机１和无人
机２的转动惯量；ｇ为重力加速度矢量。

ＥｕｌｅｒＬａｇｒａｎｇｅ方程为
Ｌ＝Ｔ－Ｕ

Ｆｑ ＝
ｄ
ｄｔ
Ｌ
( )ｑ－

Ｌ


{
ｑ

（５）

将式（３）和式（４）代入式（５），可得
Ｇｑ̈＝ｇ（Ｆ，ｑ，ｑ）＋ｇω（ＦｘＰ，ＦｙＰ，ＦｚＰ） （６）

式中：Ｇ＝ＧＴ∈Ｒ１３×１３；ｇ（Ｆ，ｑ，ｑ）∈Ｒ１３；ｇω（ＦｘＰ，

ＦｙＰ，ＦｚＰ）∈Ｒ
１３
为外部干扰项。

进一步，状态向量 ｘ∈Ｒ２６可定义为［ｘＱ１，ｘＱ１，

ｙＱ１，ｙＱ１，ｚＱ１，ｚＱ１，α１，α１，β１，β
·

１，１，
·

１，θ１，θ
·

１，ψ１，

ψ
·

１，α２，α２，β２，β
·

２，２，
·

２，θ２，θ
·

２，ψ２，ψ
·

２］；同时，选

择［Ｆｚ１，Ｍｘ１，Ｍｙ１，Ｍｚ１，Ｆｚ２，Ｍｘ２，Ｍｙ２，Ｍｚ２］作为控制

向量 ｕ∈Ｒ８，而 ｕω＝［ＦｘＰ，ＦｙＰ，ＦｚＰ］
Ｔ∈Ｒ３为外部干

扰项，因此可得系统的非线性状态空间模型：

ｘ＝ｆ（ｘ，ｕ）＋ｆω（ｕω） （７）
１．２　平衡点分析和参数化线性模型

为了进行线性控制器设计，需要分析系统

（无干扰项）的平衡点并建立对应的线性模型。

图２为该系统的俯视图。当系统处于非平衡
状态时，吊挂负载为 Ｐ′；而当系统处于平衡状态
时，无人机（Ｑ１，Ｑ２）和吊挂负载（Ｐ）将处于同一
垂直平面内。同时，为了控制两无人机之间的相

对位置关系保持不变，默认系统平衡时 β１＝β２＝
４５°，定义 αＦ为无人机队形方向角。

给定系统的平衡点（ｘｅｑ，ｕｅｑ）之后，利用 Ｔａｙ
ｌｏｒ级数展开公式，可以得到依赖于队形方向角形
αＦ的参数化线性模型为

图 ２　带吊挂负载的四旋翼无人机（俯视）

Ｆｉｇ．２　ＱｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓｃａｒｒｙｉｎｇａｃａｂｌｅｓｕｓｐｅｎｄｅｄ

ｐａｙｌｏａｄ（Ｔｏｐ）

ｘ≈ ｆ
ｘｘｅｑ

（ｘ－ｘｅｑ）＋
ｆ
ｕｕｅｑ

（ｕ－ｕｅｑ）＋

　　ｆω
ｕω ｕωｅｑ

（ｕω）ｘδ ＝Ａｘδ＋Ｂｕｕδ＋Ｂωｕω

（８）
为了充分考虑不同无人机的性能差异，并能

够在非合作博弈的框架下讨论，式（８）中的控制
输入项可以拆成式（９）的形式：
ｘδ ＝Ａ（αＦ）ｘδ＋Ｂｕ（αＦ）ｕδ＋Ｂω（αＦ）ｕω （９）

式中：Ｂｕ（αＦ）＝［Ｂｕ１（αＦ），Ｂｕ２（αＦ）］；ｕδ＝［ｕ
Ｔ
１δ，

ｕＴ２δ］
Ｔ
。

２　有限时间开环纳什博弈

２．１　纳什博弈模型
在数字控制系统中，若控制器的工作频率为

ｆｓ，则动力学微分方程式（９）（不表示干扰输入项）
可以改写成如式（１０）差分形式：
ｘ［ｋ＋１］＝Ａ［ｋ］ｘ［ｋ］＋
　　Ｂ１［ｋ］ｕ１［ｋ］＋Ｂ２［ｋ］ｕ２［ｋ］ （１０）

根据文献［１７］，可以将式（１０）看成是有 ２个
参与者的非合作动态博弈模型。根据参与者掌握

的信息情况，该模型可以有不同的类型，比如斯塔

伯格模型和纳什模型。本文采用纳什模型，即假

定每个参与者同时知道自己和对方的目标函数。

换言之，每个决策主体都希望从其可能的控制策

略 ｕｉ中，找出一个使其目标函数 Γｉ最小的策略。
很显然，当各决策主体的目标函数相同时，该问题

就是一般的最优控制问题，而当目标函数不同时，

则无法利用一般的最优控制来求解，此时，需要求

出系统的纳什均衡。

所谓二人博弈的纳什均衡策略
［１８１９］

是每个

参与者对其他参与者的最优反应策略的集合，并

且任一参与者单方面改变决策之后必然导致其目

标函数变差，即

Γ１（珔ｕ１，珔ｕ２）≤ Γ１（ｕ１，珔ｕ２）

Γ２（珔ｕ１，珔ｕ２）≤ Γ２（珔ｕ１，ｕ２{ ）

（１１）

式中：（珔ｕ１，珔ｕ２）为二人博弈的纳什均衡策略。
为了求出上述纳什均衡策略，需要事先确定

参与者对过去状态信息的掌握情况。一般说来，

在求解动态博弈模型第 ｋ步的控制策略时，存在
如下３种情况［１７］

：

１）完全信息结构：参与者知道系统过去的所
有状态信息。

２）反馈信息结构：参与者仅知道系统初始状
态 ｘ［０］和当前状态 ｘ［ｊ］。

５４３２
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３）开环信息结构：参与者仅知道系统初始状
态 ｘ［０］。

与完全信息结构相比，开环信息结构不需要

存储过去所有的状态信息；与反馈信息结构相比，

其问题的复杂程度较低
［１５］
。因此，本文采用开环

信息结构来求解纳什均衡，并进一步将其与滚动

优化相结合使其仍然具有状态反馈的形式。

２．２　线性二次型开环纳什均衡解
考虑一个如式（１０）的动态系统，其初始状态

为 ｘ［０］，２个决策主体的控制序列分别为 ｕ１［ｋ］
和 ｕ２［ｋ］，（０≤ｋ≤Ｎ－１），当该控制序列作用于
系统之后，可以为每个决策主体设计一个线性二

次型目标函数：

Γ１ ＝
１
２
ｘＴ［Ｎ］Ｓ１ｘ［Ｎ］＋

　　 １
２∑

Ｎ－１

ｋ＝０
（ｘＴ［ｋ］Ｑ１［ｋ］ｘ［ｋ］＋

　　ｕＴ１［ｋ］Ｒ１１［ｋ］ｕ１［ｋ］＋ｕ
Ｔ
２［ｋ］Ｒ１２［ｋ］ｕ２［ｋ］）

（１２）

Γ２ ＝
１
２
ｘＴ［Ｎ］Ｓ２ｘ［Ｎ］＋

　　 １
２∑

Ｎ－１

ｋ＝０
（ｘＴ［ｋ］Ｑ２［ｋ］ｘ［ｋ］＋

　　ｕＴ１［ｋ］Ｒ２１［ｋ］ｕ１［ｋ］＋ｕ
Ｔ
２［ｋ］Ｒ２２［ｋ］ｕ２［ｋ］）

（１３）
此时，纳什均衡就是求出一系列控制序列组

合（珔ｕ１［ｋ］，珔ｕ２［ｋ］），使得各自的目标函数满足
式（１１）。根据文献［１７］，可以通过增广矩阵的形
式将动态问题看成是静态博弈问题来求解，但是

当增广矩阵的维度较高时会导致过多的存储需

求，因此，本文采用如下迭代的方式来求解纳什均

衡解。

给定任意初始值 ｘ［０］，开环纳什均衡解：
珔ｕ１［ｋ］＝－Ｈｕ１［ｋ］ψ［ｋ］ｘ［０］
珔ｕ２［ｋ］＝－Ｈｕ２［ｋ］ψ［ｋ］ｘ［０

{
］

（１４）

式中：珔ｕ１，２（ｋ，ｘ［０］）为给定初始状态 ｘ［０］时，接
下来 Ｎ个时刻的纳什均衡控制策略；Ｈｕ１［ｋ］和
Ｈｕ２［ｋ］由式（１５）～式（１８）逆序求出；ψ［ｋ］在前
者基础上，根据式（１９）顺序求出：
Ｈｕ１［ｋ］＝（Ｇ１［ｋ］－Ｅ１［ｋ］Ｇ

－１
２ ［ｋ］Ｅ２［ｋ］）

－１×

　　（Ｆ１［ｋ］－Ｅ１［ｋ］Ｇ
－１
２ ［ｋ］Ｆ２［ｋ］）

Ｈｕ２［ｋ］＝（Ｇ２［ｋ］－Ｅ２［ｋ］Ｇ
－１
１ ［ｋ］Ｅ１［ｋ］）

－１×

　　（Ｆ２［ｋ］－Ｅ２［ｋ］Ｇ
－１
１ ［ｋ］Ｆ１［ｋ













］）

（１５）
Ｇｉ［ｋ］＝Ｒｉｉ［ｋ］＋Ｂ

Ｔ
ｉ［ｋ］Ｐｉ［ｋ＋１］Ｂｉ［ｋ］

Ｆｉ［ｋ］＝Ｂ
Ｔ
ｉ［ｋ］Ｐｉ［ｋ＋１］Ａ［ｋ

{
］

（１６）

Ｅ１［ｋ］＝Ｂ
Ｔ
１［ｋ］Ｐ１［ｋ＋１］Ｂ２［ｋ］

Ｅ２［ｋ］＝Ｂ
Ｔ
２［ｋ］Ｐ２［ｋ＋１］Ｂ１［ｋ

{
］

（１７）

Ｐ１［ｋ］＝Ｑ１［ｋ］＋Ａ
Ｔ
［ｋ］Ｐ１［ｋ＋１］×

　　（Ａ［ｋ］－Ｂ１［ｋ］Ｈｕ１［ｋ］－Ｂ２Ｈｕ２［ｋ］）

Ｐ２［ｋ］＝Ｑ２［ｋ］＋Ａ
Ｔ
［ｋ］Ｐ２［ｋ＋１］×

　　（Ａ［ｋ］－Ｂ１［ｋ］Ｈｕ１［ｋ］－Ｂ２Ｈｕ２［ｋ










］）

（１８）
式中：Ｐ１［Ｎ］＝Ｓ１；Ｐ２［Ｎ］＝Ｓ２。

ψ［ｋ＋１］＝（Ａ［ｋ］－Ｂ１［ｋ］Ｈｕ１［ｋ］－
　　Ｂ２［ｋ］Ｈｕ２［ｋ］）ψ［ｋ］ （１９）
式中：ψ［０］＝Ｉ。

纳什均衡解的存在性必要条件为，对所有的

ｋ、Ｇ１［ｋ］、Ｇ２［ｋ］、Ｇ１［ｋ］－Ｅ１［ｋ］Ｇ
－１
２ ［ｋ］Ｅ２［ｋ］和

Ｇ２［ｋ］－Ｅ２［ｋ］Ｇ
－１
１ ［ｋ］Ｅ１［ｋ］都可逆。

３　控制器设计

３．１　滚动纳什控制器结构
为了将开环信息结构的纳什均衡解应用于动

态系统中，本文借鉴模型预测控制中的滚动优化

方法，设计一种状态反馈滚动纳什控制器。

假设当前时刻为 ｊ，此时系统的状态量为
ｘ［ｊ］，将 ｘ［ｊ］看成是式（１４）中的初始状态 ｘ［０］
（当用于跟踪控制时，ｘ［ｊ］应为当前时刻状态与
参考状态的差），求出从当前时刻 ｊ起接下来 Ｎ步
开环纳什均衡解，记作 珔ｕ１，２［ｋ，ｘ［ｊ］］，０≤ｊ≤
Ｎ－１，并将第一个值作为当前 ｊ时刻的控制量，即
ｕ１，２［ｘ［ｊ］］＝珔ｕ１，２［０，ｘ［ｊ］］。
３．２　算法流程

若纳什控制器的滚动优化时长为 ＴＮ，那么该

控制器解的序列总长度为 Ｎ＝ＴＮｆｓ。类似的，若
仿真 总 时 长 为 ＴＭ，则 仿 真 序 列 的 总 长 度
为Ｍ＝ＴＭｆｓ。

因此，滚动纳什控制的算法流程如下：

仿真过程０≤ｋ≤Ｍ，滚动周期０≤ｉ≤Ｎ。
１）读取当前时刻状态信息 ｘ［ｋ］。
２）将 ｘ［ｋ］作为开环纳什均的初始状态信

息，求出均衡解 珔ｕｉ［ｉ，ｘ［ｋ］］和相应的状态轨
迹珔ｘ［ｉ，ｘ［ｋ］］。

３）将开环纳什均衡解的第一个值 珔ｕｉ［０，
ｘ［ｋ］］用于［ｋ，ｋ＋１］控制周期。

４）令 ｋ←ｋ＋１，重复步骤１），直至 ｋ＝Ｍ。

４　数值仿真

本节设计２个仿真实例来验证滚动纳什控制
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　第 １１期 郭民环，等：带吊挂负载的四旋翼无人机滚动纳什控制

器的效果：第１个实例是无人机在有外部干扰的
情况下控制系统保持平衡；第 ２个实例是在有外
部扰动的情况下，无人机１跟踪参考轨迹，无人机
２保持队形和稳定吊挂负载，并将该控制器与
ＬＱＲ进行了对比。这 ２个仿真实例的 ３Ｄ动画
视频 可 参 见 相 关 链 接 （ｈｔｔｐｓ：∥ ｙｏｕｔｕ．ｂｅ／
０Ｎｋｐ２６ＥＰＧｓ）。
４．１　仿真设置

无人机吊挂系统的部分物理参数设定如下：

ｍＱ１ ＝ｍＱ２ ＝０．５５ｋｇ，ｍＰ ＝０．２ｋｇ，Ｌｒ＝１．０ｍ，
ＩＱ１＝ＩＱ２ ＝ｄｉａｇ（［０．００２３，０．００２８，０．００４６］）ｋｇ·

ｍ２。
为方便起见，本文不考虑队形变化的情况，即

αＦ始终等于０°，因此可得系统平衡时的非零状态
如下：α１＝０°，β１＝４５°，θ１＝８．７４°，α２＝１８０°，β２＝
４５°，θ２＝－８．７４°，Ｆｚ１＝Ｆｚ２＝６．４４Ｎ。

目标函数中的权值矩阵类似于 ＬＱＲ控制器，
需要根据各无人机控制目的进行设计。本文设定

无人机１的任务主要是跟踪参考轨迹，而无人机
２的任务主要是保持队形同时稳定吊挂负载。同
时设定式（１２）和式（１３）中的相关权值矩阵均时
不变，具体如下：

Ｑ１ ＝ｄｉａｇ（［２００，１６．６６，２００，１６．６６，１０００，２０，
１．６３，５．７２，１．６３，５．７２，１．６３，５．７２，２．８６，
１．４３，２．８６，１．４３，２．８６，１．４３，２．８６，１．４３，
０．８８，５．７２，０．８８，５．７２，５７．２９，５．７２］）∈Ｒ２６×２６

Ｒ１１ ＝ρｗ１ｄｉａｇ（［２０，１００，１００，１００］）∈ Ｒ
４×４

Ｑ２ ＝ｄｉａｇ（［０．０１，０．００２，０．０１，０．００２，０．０１，
０．００２，１．１４，０．５７，１．１４，０．５７，１．１４，０．５７，
１１４．５９，５．７２，２８６．４７，１．４３，１１４．５９，５．７２，
２８６．４７，１．４３，５７．２９，２８．６４，５７．２９，２８．６４，
５７．２９，２８．６４］）∈ Ｒ２６×２６

Ｒ２２ ＝ρｗ２ｄｉａｇ（［１，１，１，１］）∈ Ｒ
４×４

其中：Ｓ１＝Ｑ１；Ｓ２＝Ｑ２；ρｗ１和 ρｗ２用来调节状态／控
制平衡。

为了与 ＬＱＲ控制器进行对比，需要将 ２个目
标函数转变为一个目标函数，本文采用直接相加

的方式，即 珚Ｑ＝Ｑ１＋Ｑ２，珚Ｒ＝ｄｉａｇ（［Ｒ１１，Ｒ２２］）。
本文仿真中，控制器的控制频率ｆｓ＝５０Ｈｚ，纳

什控制器的滚动优化时长 ＴＮ＝２ｓ，即 Ｎ＝１００。
４．２　悬停抗干扰（情形１）

当２个四旋翼无人机与吊挂负载处于悬停平
衡状态时，考虑外部有一个沿着 ｙ方向的干扰如
图３所示，该干扰由方波和白噪声叠加构成，沿着
ｙ方向作用在吊挂负载上。仿真时长 ＴＭ ＝８ｓ，即
Ｍ＝４００。

应用滚动纳什控制器后，２个无人机会沿着 ｙ
方向来回移动以稳定吊挂负载。无人机和吊挂负

载的平面运动轨迹如图 ４所示，各自 ｙ方向的位
置误差如图５所示。

由图４和图５可知，吊挂负载受到 ｙ轴方向
的外部干扰后偏离平衡位置。因为无人机１的主
要任务是稳定自身的位置，因此仍然保持较小的

位置误差。而无人机２的任务是保持队形和稳定
吊挂负载，因此它会沿着 ｙ轴方向快速移动来使
系统尽快恢复平衡。

图 ３　作用在吊挂负载上的外部干扰

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｏｇｅｎｏｕｓｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓａｃｔｉｎｇｏｎ

ｃａｂｌｅｓｕｓｐｅｎｄｅｄｐａｙｌｏａｄ

图 ４　外部干扰下的运动轨迹（俯视）

Ｆｉｇ．４　Ｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｉｔｈｅｘｏｇｅｎｏｕｓｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ（Ｔｏｐ）

图 ５　外部干扰下的 ｙ方向位置

Ｆｉｇ．５　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｉｎｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈｅｘｏｇｅｎｏｕｓ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ
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４．３　路径跟踪（情形２）
第２个仿真实例中，系统仍然存在一个外部

扰动作用在吊挂负载上（仿真时间为 ３０ｓ），但是
此时无人机 １的任务为跟踪一个“★”形参考轨
迹，而无人机２负责跟踪无人机 １以保持队形和
稳定吊挂负载。仿真时长 ＴＭ＝３０ｓ，即 Ｍ＝１５００。

在跟踪参考轨迹的过程中，当吊挂负载受到

外部干扰时，其产生的摇摆运动必然会对无人机

的性能产生负面影响。应用 ＬＱＲ控制器和滚动
纳什控制器后，２个四旋翼无人机和吊挂负载的
平面运动轨迹分别如图６所示。

由图６可知，因为 ＬＱＲ控制器只是简单地将
各目标函数相加，而未考虑无人机之间的互相影

响，因此其效果比应用纳什控制器要差一些。而

对于纳什控制器，通过合理地设置目标函数 Ｊ１和
Ｊ２之后，无人机 １仍然能够较好地跟踪参考轨
迹，与此同时，无人机２则能够通过不断调整自身
位置的方式，一方面让吊挂负载可以从外部干扰

的作用下重新恢复平衡，另一方面还能够跟踪无

人机１并尽可能保持队形。

图 ６　跟踪参考轨迹（俯视）

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｃｋｉｎｇａｇｉｖｅｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ（Ｔｏｐ）

５　结　论

１）本文在非合作博弈的框架下对有 ２个四
旋翼无人机的吊挂飞行系统进行研究，设计了一

个基于状态反馈的滚动纳什控制器。

２）该方法允许用户通过调节无人机的目标
函数来设定不同的任务，比如，用户可以让一架无

人机主要负责路径跟踪，另一架则负责保持队形

和稳定吊挂负载。

３）与只有一个目标函数的控制器相比，这种
分布式的方法充分考虑无人机的差异性，因而使

得系统有了更大的调节空间。

４）本文主要针对线性时不变模型进行了仿
真验证，在后续的工作中，将进一步应用于线性时

变模型以及更多无人机的情况。
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ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｏｆｐａｙｌｏａｄｓｓｕｓｐｅｎｄｅｄｂｙｃａｂｌｅｓｆｒｏｍ

ｍｕｌｔｉｐｌｅｑｕａｄｒｏｔｏｒｒｏｂｏｔｓ［Ｃ］∥Ｒｏｂｏｔｉｃｓ：ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ，

２０１３．

［１３］ＬＥＥＴ．ＧｅｏｍｅｔｒｉｃｃｏｎｔｒｏｌｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓｔｒａｎｓｐｏｒｔｉｎｇａｃａ

ｂｌｅｓｕｓｐｅｎｄｅｄｒｉｇｉｄｂｏｄｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓ

ｔｅｍｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，２６（１）：２５５２６４．

［１４］ＭＡＲＴＩＮＪＯ，ＡＲＩＥＬＲ．博弈论教程［Ｍ］．魏玉根，译．北京：

中国社会科学出版社，２０００：１２．

ＭＡＲＴＩＮＪＯ，ＡＲＩＥＬＲ．Ａｃｏｕｒｓｅｉｎｇａｍｅｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．ＷＥＩＹ

Ｇ，ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＳｏｃｉａｌＳｃｉｅｎｃｅｓＰｒｅｓｓ，２０００：１２

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＧＵＤ．Ａｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｇａｍｅａｐｐｒｏａｃｈｔｏｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，１６

（１）：８５９３．

［１６］ＭＹＬＶＡＧＮＡＭＴ，ＡＳＴＯＬＦＩＡ．Ａｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｇａｍｅａｐｐｒｏａｃｈｔｏ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｔｅａｍｏｆａｇｅｎｔｓｗｉｔｈｏｎｅｌｅａｄｅｒ［Ｃ］∥

ＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＡＣＣ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：１４６９１４７４．

［１７］ＲＡＩＭＯＰＨ．ＮａｓｈａｎｄＳｔａｃｋｅｌｂｅｒｇｓｏｌｕｔｉｏｎｓｔｏｇｅｎｅｒａｌｌｉｎｅａｒ

ｑｕａｄｒａｔｉｃｔｗｏｐｌａｙｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｇａｍｅｓ．Ｉ．Ｏｐｅｎｌｏｏｐａｎｄｆｅｅｄ

ｂａｃｋｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ［Ｊ］．Ｋｙｂｅｒｎｅｔｉｋａ，１９７８，１４（１）：３８５６．

［１８］ＢＡＳＡＲＴ，ＯＬＳＤＥＲＧＪ．Ｄｙｎａｍｉｃｎｏｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇａｍｅｔｈｅｏｒｙ

［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｐｈｉｌａｄｅｌｐｈｉａ：ＳＩＡＭ，１９９８：９７１００．

［１９］ＥＮＧＷＥＲＤＡＪ．ＬＱｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｇａｍｅｓ

［Ｍ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：Ｗｉｌｅｙ，２００５：２６１２６３．

　作者简介：

　郭民环　男，博士研究生。主要研究方向：无人机的控制与

导航。

苏岩　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：ＭＥＭＳ传

感器、惯性导航和红外传感器。

朱欣华　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：ＭＥＭＳ

传感器、惯性导航和嵌入式系统。

ＲｅｃｅｄｉｎｇＮａｓｈｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓｃａｒｒｙｉｎｇａ
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ＧＵＯＭｉｎｈｕａｎ，ＳＵＹａｎ，ＺＨＵＸｉｎｈｕａ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００９４，Ｃｈｉｎａ）
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ｄｉｎｇｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｏｌｉｃｙ，ａｓｔａｔｅｆｅｅｄｂａｃｋｒｅｃｅｄｉｎｇｈｏｒｉｚｏｎＮａｓｈｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｗｏｎｕｍｅｒｉ
ｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｑｕａｄｒｏｔｏｒｓｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｗｅｌｌｗｉｔｈｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌ
ｌｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｑｕａｄｒｏｔｏｒ；ｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓ（ＵＡＶｓ）；ｇａｍｅｔｈｅｏｒｙ；Ｎａｓｈｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ；ｍｕｌｔｉ
ａｇｅｎｔ；ｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４１３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５２４１６：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５２３．１０１２．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｕｙａｎ＠ｎｊｕｓｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：关少亚，孟，万元宇，等．基于薄板样条函数的电磁定位系统位姿校正方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４
（１１）：２３５０２３５５．ＧＵＡＮＳＹ，ＭＥＮＧＣ，ＷＡＮＹＹ，ｅｔａｌ．Ａｔｈｉｎｐｌａｔｅｓｐｌｉｎｅｂａｓｅｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓ
ｔｕｒｅｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔｒａｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１１）：２３５０
２３５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０１６２

基于薄板样条函数的电磁定位系统位姿校正方法

关少亚１，孟２，３，，万元宇４，贾佳４，王田苗１，３，郑莉芳４

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３；

３．北京航空航天大学 生物医学工程高精尖创新中心，北京 １０００８３；　４．北京科技大学 机械工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：电磁定位系统（ＥＭ）凭借其精度高、反应灵活、操作简便、价格便宜以及无遮
挡效应等优点，被广泛应用于各种需要进行跟踪定位的领域。在介入手术中，ＥＭ可以很好地
解决因人体组织对介入器械的遮挡而无法进行精确光学定位的问题，能够对介入器械的位姿

进行精确定位。但 ＥＭ是通过电磁感应原理对介入器械进行跟踪定位，因此手术环境中存在
的铁磁性物质产生的干扰磁场会导致 ＥＭ的磁场产生畸变，从而影响其定位精度。对 ＥＭ的
定位原理进行了分析，通过分析 ＥＭ受干扰前后传感器在相同位置的位姿变化，提出一种基于
薄板样条函数的电磁定位系统校正方法，对 ＥＭ受干扰后的位姿进行校正，并通过实验验证该
方法的有效性。

关　键　词：电磁定位；介入手术；磁场畸变；位姿校正；薄板样条函数
中图分类号：ＴＰ２４２．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３５００６

　　电磁定位系统（Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔｒａｃｋｉｎｇｓｙｓ
ｔｅｍ，ＥＭ）是利用电磁感应原理测量位姿的空间
定位装置，由磁场发生器、信号接收器和数据处理

模块组成。ＥＭ具有精度高、反应灵活、操作简
便、价格便宜以及无遮挡效应等优点，被广泛应用

于医学领域手术器械的跟踪定位
［１４］
。将 ＥＭ与

计算机断层扫描（ＣｏｍｐｕｔｅｄＴｏｍｏｇｒａｐｈｙ，ＣＴ）图
像、Ｘｒａｙ图像、超声图像以及光学图像等结合可
以对穿刺手术中穿刺器械的跟踪定位

［５６］
以及血

管介入手术中对介入器械的实时追踪
［７１１］
等。

铁磁性物质会对 ＥＭ的工作磁场产生干扰，
造成对医疗器械的定位误差，因此在不同的使用

环境下，必须对 ＥＭ的误差进行定量分析并对 ＥＭ
进行标定

［１２１５］
。为了提高三维电磁导航系统的

定位精度，Ｂｏｕｔａｌｅｂ等设计出一种６０ｍｍ×６０ｍｍ×
１５ｍｍ的可移动标定块，对穿刺手术中的穿刺针

的位置和姿态误差进行定量分析，进而提高 ＥＭ
对穿刺针的定位精度

［１６］
。Ｋｗａｒｔｏｗｉｔｚ等设计出一

种用于测量定位系统空间定位误差的平面模型，

并用该模型测量了电磁跟踪系统的定位精度
［１７］
。

Ｇｅｒｇｅｌ等将一个三脚架并行机械臂作为标定机器
人，将 ＥＭ的传感器固定在机械臂末端并设计程
序同时自动采集机械臂及 ＥＭ测量的位姿，通过
比较二者的差异来测定 ＥＭ的定位精度［１８］

。Ａｔｕ
ｅｇｗｕ和 Ｇａｌｌｏｗａｙ基于乐高和布孔均匀的亚克力
板设计的定位精度测量模型，通过点的空间几何

位置和放置于该点的 ＥＭ传感器的测量值计算基
准定位误差（ＦｉｄｕｃｉａｌＬｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎＥｒｒｏｒ，ＦＬＥ），通
过 ＦＬＥ来衡量 ＥＭ的定位精度［１９］

。

虽然上述学者采用多种不同的方法对 ＥＭ的
误差进行测量，并对 ＥＭ进行标定。但是到目前
为止还没有一种行之有效的、可用于临床的校正

Administrator
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20180615.0838.001.html
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方法对 ＥＭ在手术过程中受干扰后的位姿进行实
时校正。基于此，本文提出一种基于薄板样条函

数（ＴｈｉｎＰｌａｔｅＳｐｌｉｎｅ，ＴＰＳ）的 ＥＭ位姿校正方法，
通过同时测量磁场空间 １６个点受干扰前后的位
姿，对 ＥＭ整个工作空间内测量点的位姿误差进
行校正，并通过多组实验对本文提出的方法进行

验证。

１　理论分析
１．１　干扰情况

ＥＭ在无干扰时，其定位原理如下：磁场发生
器在特定区域产生已知磁场，电磁传感器进入磁

场区域后，会影响其位置周围的磁场分布产生电

信号，数据处理模块根据信号接收器传回的信号

进行计算得出传感器的位置信息（ｘ，ｙ，ｚ）和姿
态信息（α，β，γ）。

设发射矩阵为 ｆｔ，磁场中位置以球坐标（ρ，φ，
ψ）表示的传感器获得的接收矩阵为 ｆｒ，则由接收
矩阵到发射矩阵的变换满足：

ｆｒ＝
Ｇ
ρ３
ＭＡｆｔ （１）

式中：Ｇ为系统增益；ρ为接收矩阵到发射矩阵的
定位距离；Ａ为位置变换矩阵；Ｍ 为姿态变换矩
阵。通过 Ｍ和 Ａ即可通过传感器内置函数计算
该点的位置（ｘ，ｙ，ｚ）及姿态（α，β，γ）。

当受到金属物质干扰时，磁场发生器发射的

磁场在金属材料内产生涡流，激发二次磁场，使得

磁场产生畸变，从而使计算得到的位置变换矩阵

Ａ和姿态变换矩阵 Ｍ发生变化，最终导致测得位
姿参数（ｘ，ｙ，ｚ）和（α，β，γ）出现误差。在临床使
用中，手术室中存在铁磁性的手术刀等会对 ＥＭ
定位产生干扰的手术器械，因此本文需要对 ＥＭ
受干扰后的位姿进行校正。基于此，笔者提出

１．２节的校正模型，对 ＥＭ受干扰后测得的位姿
进行校正。ＮＤＩＡｕｒｏｒａ电磁跟踪系统组成，如
图１所示。
１．２　校正模型
１．２．１　控制点选取

能够在不影响实际手术环境的情况下选取尽

可能的少的采样点才能减少 ＥＭ对手术环境的干
扰，满足临床使用要求。同时，控制点的选取还受

到 ＥＭ工作空间大小的影响，控制点的分布要与
ＥＭ实际工作空间大小相当。本文通过在 ＥＭ工
作空间中选取１６个点，其中８个点分布在磁场发
射器近端，另外 ８个分布在磁场发生器远端。通
过分析１６个点受干扰前后位姿的变化来拟合整

图 １　ＮＤＩＡｕｒｏｒａ电磁跟踪系统组成

Ｆｉｇ．１　ＣｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆＮＤＩＡｕｒｏｒａｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ｔｒａｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

个 ＥＭ空间受干扰后的位姿变化函数。控制点受
干扰前后的位姿分别记为 Ｐ和 Ｑ：
Ｐ＝｛Ｐｉ Ｐｉ＝（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ，αｉ，βｉ，γｉ），
　　ｉ＝１，２，…，１６｝
Ｑ ＝｛Ｑｉ Ｑｉ ＝（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ，αｉ，βｉ，γｉ），
　　ｉ＝１，２，…，１６｝
１．２．２　薄板样条插值

根据 ２个点集中控制点的特定对应性，在
ｄ维空间中找到一个合适的变形函数 ｆ，使得罚函
数 Ｊ最小，同时满足插值条件：
ｆ（Ｐｉ）＝Ｑｉ　　ｉ＝１，２，…，１６ （２）

罚函数用来描述变形的平滑度和不规则性，

为了保证高阶平滑，罚函数一般都包括高阶导数。

在三维空间中，薄板样条函数的罚函数可以表示

为式（３）所示。

Ｊ（ｆ）＝∑
３

ｊ＝１

Ｒ

[
３

２ｆｊ
ｕ( )２

２

＋ ２ｆｊ
ｖ( )２

２

＋ ２ｆｊ
ｚ( )２

２

＋

　　２ ２ｆｊ
ｕ( )ｖ

２

＋２ 
２ｆｊ
ｖ( )ｚ

２

＋２ 
２ｆｊ
ｕ( )ｚ ]２ ｄｕｄｖｄｚ

（３）

为使得罚函数值最小，即薄板样条函数具有

最好的光滑性和规则性时，ＴＰＳ插值函数可以描
述为

［２０］

ｆ（ｘ）＝ｃ＋ａＴｘ＋ｗＴｓ（ｘ） （４）
ｓ（ｘ）＝（σ（ｘ－ｘ１），σ（ｘ－ｘ２），…，σ（ｘ－ｘＮ））

Ｔ

（５）
σ（ｘ）＝ ｘ２

２ｌｇｘ２ （６）

式中：Ｄ１为自变量 ｘ的维度；Ｄ２为函数值的维度；

下标 Ｎ为控制点个数；ｃ∈ＲＤ２×１；ａ∈ＲＤ１×Ｄ２；ｗ∈
ＲＮ×Ｄ１。在插值条件式（２）以及边界条件：

∑
Ｎ

ｋ＝１
ｗｋ ＝０ （７）

１５３２
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∑
Ｎ

ｋ＝１
ｘｄｋｗｋ ＝０　　ｄ＝１，２，…，Ｄ１ （８）

的约束下，可以将上述问题转化为矩阵的形式

求解：

Ｓ １Ｎ Ｐ

１ＴＮ ０ ０

ＰＴ









０ ０

ｗｄ
ｃｄ
ａ









ｄ

＝
Ｑｄ
０









０

　　ｄ＝１，２，…，Ｄ１

（９）
式中：Ｓ为 Ｎ×Ｎ的方阵，Ｓｉｊ＝σ（ｘｉ－ｘｊ）；１Ｎ表示
值全为１的 Ｎ维列向量。通过求解 ｗ、ｃ和 ａ，求
得 ＥＭ工作空间内的点受干扰前后位姿变化规
律，从而对工作空间内所有点受干扰后的位姿进

行校正。

１．２．３　校正结果分析
校正结果定量的用检测点校正前后的位姿参

数的平均变化量以及均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎ
Ｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒ，ＲＭＳ）来衡量。

ＲＭＳｔ＝
１
Ｋ∑

Ｋ

ｋ＝１
（Δｘｋ，Δｙｋ，Δｚｋ） ２ （１０）

ＲＭＳｒ＝
１
Ｋ∑

Ｋ

ｋ＝１
（Δαｋ，Δβｋ，Δγｋ） ２ （１１）

式中：Ｋ为检测点个数；ＲＭＳｔ和ＲＭＳｒ分别为位置
及姿态平均误差。

２　实验验证

２．１　模型设计
如图１所示，试验用磁场发生器为 ＮＤＩＡｕｒｏ

ｒａ方盒型磁场发生器，接收器为直径为 ２５ｍｍ的
圆盘形六自由度（ｘ，ｙ，ｚ，α，β，γ）定位线圈。磁场
接收器与带有定位销的放置架固定，保证实验过

程中接收器重复测量同一的位置的位姿不会发生

变化。

设计实验用校正模型如图 ２及图 ３所示，其
中亚克力板上红框内均布 １０×１０共 １００个定位
孔，用以固定与磁场接收器固连的磁场接收器放

置架。

２．２　校正实验及结果
２．２．１　同一平面不同干扰位置校正结果

固定一块带有定位孔的亚克力板，将干扰源

（手术刀柄）固定到４个不同的位置（Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ），
实验中为保证干扰的随机性，Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ以及待测
点位置相对于磁场发生器均不对称，如图２所示。
在每个干扰位置测量 １０行 １０列共 １００个点（如
图２红框所示）受干扰前后的位置及姿态误差，并
通过 ＴＰＳ函数对干扰前后的误差进行校正。校
正后各参数相对于校正前的平均位姿误差用

图 ２　同一平面不同干扰位置实验设计

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅｓａｍｅｐｌａｎｅ

图 ３　同一干扰位置空间校正实验设计

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｉｎｓｐａｃｅｆｏｒ

ｔｈｅｓａｍｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

（Δｘ，Δｙ，Δｚ，Δα，Δβ，Δγ）来表示。绘制受干扰后
位置误差 Δｒ及姿态误差 Δｗ如图 ４所示，图中水
平面的２个坐标轴上的 １～１０用来对应图 ２中

１００个点的位置，Δｒ＝ Δｘ２＋Δｙ２＋Δｚ槡
２
，Δｗ ＝

Δα２＋Δβ２＋Δγ槡
２
。

从测量的１００个点中选取距离磁场发生器最
近及最远各 ８个点，用以计算 ＴＰＳ函数；剩余的
８２个点作为检测点，用求得的 ＴＰＳ函数对其受干
扰后的位姿进行校正，并从中选取受干扰最大区

域内的 ２０个点计算校正前后的位姿的变化及
ＲＭＳ，用以衡量校正结果的优劣，计算结果如表 １
所示。

２．２．２　同一干扰位置空间校正结果
为了验证本文提出的校正方法在空间中的校

正效果，将干扰源固定到图 ２中的 Ｂ位置，按照
图３中的方式调节支柱的高度，在０、３０和１２０ｍｍ
的３个高度位置测量与图２中红框位置相对应的
１００个点受干扰前后位姿的变化。并从测量的
３００个点中选取距离磁场发生器最近及最远各
８个点，用以计算ＴＰＳ函数，剩余的２８４个点作

２５３２
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图 ４　同一平面不同干扰位置校正前后位置及姿态误差对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｔｕｒｅｅｒｒｏｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅｓａｍｅｐｌａｎｅ

表 １　同一平面不同干扰源校正结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｏｎｔｈｅｓａｍｅｐｌａｎｅ

干扰位置 Δｘ／ｍｍ Δｙ／ｍｍ Δｚ／ｍｍ Δα／（°） Δβ／（°） Δγ／（°） ＲＭＳｔ／ｍｍ ＲＭＳｒ／（°）

Ａ（校正前） ２．２１０ １．９０６ ６．４１４ ５．９７７ １．７３９ ４．７５２ ７．５３３ ８．１４７
Ａ（校正后） ０．７１５ ０．８４１ ０．６０４ ０．８７２ ０．８６２ ０．８３８ １．４４７ １．６４２

Ｂ（校正前） ７．７３０ ４．５４２ ３．２１５ ３．８２６ ３．１５８ ２．１５４ ９．９１３ ５．８７３
Ｂ（校正后） ０．６９７ ０．９９５ ０．９０９ ０．８４５ １．６１５ ０．８８９ １．６６５ ２．１３６

Ｃ（校正前） ０．６９７ １．８２４ １．５６０ ２．１９１ ２．５３８ １．６９０ ２．６６１ ４．０１０
Ｃ（校正后） ０．３８３ １．２０９ ０．７６５ １．７２２ １．０１９ ０．７５５ １．７０８ ２．３５６

Ｄ（校正前） １．６０７ ０．５３４ １．２０４ ０．８９７ １．０８１ １．７２３ ２．１５７ ２．３８３
Ｄ（校正后） ０．３１７ ０．１７７ ０．４２０ ０．３６８ ０．５６４ ０．４４５ ０．６０４ ０．９０１

为检测点，统计２８４个点校正前后位置误差 Δｒ以
及姿态误差 Δｗ的分布情况，如图 ５所示。并从
中选取受干扰最大区域内的 ２０个连续的点计算
校正前后的位姿的变化及 ＲＭＳ，用以衡量校正结
果的优劣，校正结果如表２所示。

３　实验结果分析
同一平面不同干扰位置的实验结果可知干扰

源距离磁场发射器越近，对测量结果的干扰越大；

干扰源处于靠近工作空间中心位置比处于边缘位

置对测量结果的影响更为显著。同时由图４以及
表１可知，当磁场受干扰后，本文提出的方法可以
得到较高的校正精度，校正后的位置误差可以控

制在２ｍｍ以内，姿态误差可以控制在２°以内。
同一干扰下，用本文提出的方法对受干扰后

整个工作空间内的３００个点进行校正，校正后的

３５３２
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位置误差单位为 ｍｍ；姿态误差单位为（°）。

图 ５　同一干扰位置空间校正前后位姿误差分布统计

Ｆｉｇ．５　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｔｕｒｅｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｉｎｓｐａｃｅｆｏｒｔｈｅｓａｍｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

表 ２　同一干扰源空间校正结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｓａｍｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｉｎｓｐａｃｅ

校正前后 Δｘ／ｍｍ Δｙ／ｍｍ Δｚ／ｍｍ Δα／（°） Δβ／（°） Δγ／（°） ＲＭＳｔ／ｍｍ ＲＭＳｒ／（°）

校正前 ７．９１０ ３．０４６ ３．３２８ ３．０７４ ２．９３２ ２．３９８ ９．６０２ ５．５７７

校正后 １．０２４ ０．７７２ １．３３１ １．８８９ １．１８２ １．７８２ ２．１８４ ３．０４２

位置和姿态误差也可以控制在 ２ｍｍ及 ２°以内。
由图５所示的校正前后

位姿误差分布统计直方图可知，校正后多数

检测点的位置和姿态误差大小均落在 ０～３范围
内，校正结果显著。

４　结　论

本文提出一种基于少量点的 ＥＭ定位系统位
姿误差校正方法，并设计实验对不同干扰位置同

一平面以及同一干扰位置空间内的点的位姿进行

校正，均得到明显的校正结果，证明本文提出的方

法对于 ＥＭ定位系统的位姿校正的有效性。
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基于混合整数规划的机场地面运动扰动恢复

张天慈１，２，丁萌１，２，，左洪福１

（１．南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１１１０６；　２．航空工业航空所 飞行控制航空科技重点实验室，西安 ７１００６５）

　　摘　　　要：针对现有机场地面运动扰动恢复方法对计划路径偏离、滑行道关闭等干扰
事件的应对能力不足，以及轨迹调整过程缺少量化评价指标优化等问题，提出一种基于混合整

数规划的扰动恢复方法。利用优化技术协调受扰动影响的航空器计划轨迹，降低干扰事件对

场面运行效率和其他场面调度问题的影响；同时，引入迭代冲突规避策略提高求解效率。基于

真实机场布局的实验结果表明，该方法能够在计划路径偏离和滑行道关闭 ２类干扰事件出现
后，快速、有效地调整航空器的计划轨迹，使机场地面运动恢复安全有序状态。

关　键　词：机场地面运动；滑行轨迹调整；冲突规避；扰动恢复；混合整数规划
中图分类号：Ｖ３５１．１１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３５６０８

　　机场地面运动是影响场面运行安全和效率的
重要环节。随着场面移动目标引导与控制技术的

不断发展，机场地面运动开始由传统的人工操作

模式向以四维轨迹为基础的新型操作模式转

变
［１５］
。四维轨迹明确了移动目标的地面运行路

径和路点到达时间，提高了地面运动过程的可预

测性，有利于实现场面操作的协同优化。近年来，

针对航空器滑行规划问题的研究取得较大进

展
［６］
。其中，基于混合整数规划的滑行轨迹分配

方法从优化角度对滑行规划问题进行建模，能够

处理复杂的约束条件和目标函数，显著提高运行

效率
［７１１］
。尽管如此，在实际场面运行过程中仍

然可能出现操作失误、设备故障、非合作目标侵入

等多种干扰事件，使得移动目标无法按照计划轨

迹运行。为确保干扰事件出现后地面运动能够及

时恢复安全有序状态，还需要进一步构建有效的

扰动恢复机制，针对干扰情况对受影响的计划轨

迹进行动态调整
［１２］
。

扰动恢复与场面监视及滑行规划系统之间有

着密切联系
［１］
。当地面运动过程出现干扰事件

时，扰动恢复应根据监视系统提供的扰动信息和

航空器运行状态信息，以及滑行规划系统提供的

航空器初始计划轨迹，对受影响航空器的计划轨

迹进行优化调整，使场面交通恢复安全有序状

态
［１３１４］

。同时，扰动恢复还应尽量减少计划路径

的变化以及目标位置到达时间与计划时间的偏

差，以降低扰动对跑道调度和停机位操作的

影响
［１５］
。

根据不同成因，机场地面运动的干扰事件可

分为２类：一类起因于航空器自身的计划执行偏
差，例如实际的路点到达时间与计划不符、运动轨

迹偏离计划路径等；另一类起因于外部事件，例如

滑行道关闭、非合作目标侵入、设备故障等，通常

导致部分滑行道区域在一段时间内不可用。文献

［１６］针对不同干扰事件对地面运动的影响程度
进行了仿真研究。实验结果表明，滑行道临时关
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　第 １１期 张天慈，等：基于混合整数规划的机场地面运动扰动恢复

闭和机场配置变化对地面运动的影响最为显著。

但该研究没有探讨航空器偏离计划轨迹的情况；

仿真实验中也未完全规避滑行冲突
［１７］
。文

献［１８２０］对航空器出现延误（即未按时到达指
定位置）时的计划轨迹调整问题进行了研究。文

献［１８，２０］提出利用计划步骤优先次序图调整未
出现延误的航空器在受影响区域的访问优先级。

这种局部优先级调整策略能够确保无冲突场面运

行，但会对场面运行效率造成不利影响
［１８］
。文

献［１９］提出一种基于计划步骤优先次序图的延
误传播算法，在某架航空器出现延误后调整其他

航空器在受影响区域的到达时间。该方法能够确

保无冲突场面运行，但轨迹调整过程中缺少对运

行效率的优化；调整后的运行轨迹会出现较大的

总体延误。

综上所述，现有扰动恢复研究仅针对航空器

延误问题提出了局部调整方案，未考虑轨迹调整

过程对整体运行效率的影响。为进一步实现对滑

行道关闭、路径偏离等其他干扰事件的有效处理，

本文根据现有滑行轨迹优化分配模型提出一种基

于混合整数规划的扰动恢复方法。针对外部扰动

造成的滑行道关闭问题，构建区域可用性约束，使

航空器避开扰动影响范围。针对航空器偏离计划

路径问题，根据航空器实际位置对计划轨迹进行

调整，构建冲突规避约束，确保场面运行安全。与

现有局部调整策略不同，本文方法从优化角度对

扰动恢复问题进行建模和求解，充分利用混合整

数规划方法的复杂约束建模和指标优化能力，统

一处理受扰动影响的航空器，实现最优计划轨迹

调整；并通过在目标函数中引入对轨迹变化的惩

罚，降低扰动对其他场面操作的影响。

１　问题描述
为确保运行安全，分区域控制滑行道的使用，

每个区域在任意时刻只允许一架航空器占用
［９］
。

如图１所示，每个交叉口将作为一个单独区域；较
长的路段将被进一步分割为若干单元区域，以提

高滑行道使用效率。航空器的滑行路径通常贯穿

多个区域。航空器到达各区域边界与运行路径交

点的时间称为路点到达时间。

在着陆或推出后，航空器将按照已分配的计

划轨迹开始滑行。计划轨迹明确了航空器从起始

位置到目标位置的滑行路径以及各路点的期望到

达时间。扰动恢复应确保调整后的航空器计划轨

迹符合滑行道的物理布局，航空器在各区域的通

行时间与实际滑行速度相符，不同航空器的计划

图 １　滑行道受控区域、路点与滑行路径示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔａｘｉｗａｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｚｏｎｅｓ，

ｗａｙｐｏｉｎｔｓａｎｄｔａｘｉｉｎｇｒｏｕｔｅ

轨迹之间不会出现冲突。同时，扰动恢复过程中

还应解决以下问题：

１）根据每架航空器 ａ的当前位置，预测其到
达下一路点 ｉ的时间范围［ＡＳａ，Ａ

Ｅ
ａ］。在新的计划

轨迹中，航空器 ａ在路点 ｉ的到达时间 ｔｉ应当满

足 ＡＳａ≤ｔｉ≤Ａ
Ｅ
ａ。为规避冲突，其他航空器在路点 ｉ

的到达时间均应大于 ｔｉ。
２）当出现滑行道临时关闭的情况时，航空器

ａ应当在滑行道重新开放后使用相关区域。记区
域 ｐ重新开放时间为 ＴＲｐ，则航空器 ａ在区域 ｐ任

意路点 ｊ的到达时间 ｔｊ应满足 ｔｊ≥Ｔ
Ｒ
ｐ。

３）在轨迹调整过程中，航空器 ａ对任一滑行
道区域 ｐ的占用不能与其他航空器在该区域的预
留时间窗发生冲突。例如，若航空器 ｂ在区域 ｐ
的预留时间窗为［ＷＳｂ，ｐ，Ｗ

Ｅ
ｂ，ｐ］，则航空器 ａ应当在

ＷＥｂ，ｐ之后进入区域 ｐ，或在 Ｗ
Ｓ
ｂ，ｐ之前离开区域 ｐ。

４）当有多种轨迹调整方案满足上述约束条
件时，扰动恢复应当在计算时间允许的范围内选

出总体运行效率最高且对其他场面操作影响最小

的轨迹调整方案。

２　混合整数规划模型

２．１　决策变量
扰动恢复的决策变量主要包括路由相关变量

和时间相关变量 ２部分。根据文献［８９］的混合
整数建模方法，将航空器滑行轨迹描述为若干连

续滑行步骤。在滑行步骤 ｋ中，航空器在区域 ｐ
中从路点 ｉ向路点 ｊ运动，并经由路点 ｊ进入下一
区域。定义０１变量 ｒ和 ｎ分别表示航空器在每
个滑行步骤的区域和路点路由方式：ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ＝１表
明航空器 ａ在滑行步骤 ｋ的所在区域为 ｐ，并将
通过区域 ｐ进入下一区域 ｑ；ｎａ，ｉ，ｊ，ｋ＝１表明航空
器 ａ在滑行步骤 ｋ的运行路线为路点 ｉ到路点 ｊ。
为确保计划轨迹有效，变量 ｒ、ｎ的取值应分别与

７５３２
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区域、路点的物理连通性相符。区域 ｐ、ｑ的连通性
由参数 ＣＲｐ，ｑ描述：若区域 ｐ、ｑ邻接，则 Ｃ

Ｒ
ｐ，ｑ＝１，否则

ＣＲｐ，ｑ＝０。类似地，路点ｉ、ｊ的连通关系由参数Ｃ
Ｎ
ｉ，ｊ描

述：若路点 ｉ与路点 ｊ连通，则 ＣＮｉ，ｊ＝１，否则 Ｃ
Ｎ
ｉ，ｊ＝０。

定义变量 ｔａ，ｋ为航空器 ａ完成滑行步骤 ｋ的
时间。假设航空器 ａ在滑行步骤 ｋ从路点 ｉ向路
点 ｊ运动，则航空器到达路点 ｉ的时间与到达路点
ｊ的时间之差为ｔａ，ｋ－ｔａ，ｋ－１。为确保计划轨迹的可
行性，ｔａ，ｋ－ｔａ，ｋ－１应满足由最大和最小滑行速度决

定的通行时间下限 τＬｉ，ｊ和上限 τ
Ｕ
ｉ，ｊ约束。

２．２　目标函数
机场地面运动扰动恢复的主要目标为减少干

扰事件对场面运行效率及其他相关场面操作的影

响。为此，定义目标函数为

ｍｉｎｗ１∑
ａ
（ｔａ，Ｋａ －Ｔ０）＋ｗ２∑

ａ
ｙａ ＋ｗ３·

　　∑
ａ，ｐ，ｑ，ｋ
［（１－^ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ）ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ＋（１－ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ）^ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ］

（１）
式中：ｔａ，Ｋａ、ｙａ与 ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ为待定变量，其余参数均为

已知量。ｗ１、ｗ２和 ｗ３分别为滑行时间、目标位置
到达时间变化量和路径变化量的权重；参数 Ｋａ为
航空器 ａ的滑行步骤总数；Ｔ０为扰动恢复的开始
时间；^ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ为初始计划轨迹对应的路由参数。若
初始计划轨迹中，航空器 ａ在滑行步骤 ｋ从区域
为 ｐ向区域 ｑ运动，则 ｒ^ａ，ｐ，ｑ，ｋ＝１；否则，^ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ＝０。

式（１）通过最小化航空器的滑行时间，确保
轨迹调整后仍有较高的场面运行效率；通过最小

化目标位置到达时间及滑行路径变化量，降低干

扰事件对跑道、停机位相关操作的影响。

辅助变量 ｙ用于线性化目标位置到达时间变
化量，满足以下条件：

Ｔ^ａ －ｔａ，Ｋａ≤ ｙａ　ａ （２）

－Ｔ^ａ ＋ｔａ，Ｋａ≤ ｙａ　ａ （３）

式中：参数Ｔ^ａ为初始计划轨迹中航空器 ａ的目标
位置到达时间。

２．３　约束条件
根据第１节的分析与第２．１节的决策变量定

义，区域路由变量 ｒ应满足以下约束：

∑
ｐ，ｑ
ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ ＝１　ａ，ｋ （４）

ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ≤ Ｃ
Ｒ
ｐ，ｑ　ａ，ｐ，ｑ，ｋ （５）

∑
ｑ
ｒａ，ｑ，ｐ，ｋ ＝∑

ｓ
ｒａ，ｐ，ｓ，ｋ＋１　ａ，ｐ，ｋ （６）

ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ＋ｒａ，ｑ，ｐ，ｋ＋１≤１　ａ，ｋ，ｐ，ｑ （７）
式（４）表示每架航空器在每个滑行步骤中有

且仅有一个区域路由变量取非零值，即航空器不

能同时出现在２个不同位置。式（５）表示区域路
由变量取值与区域连通性相符，以确保航空器不

会按实际中并不存在的路径运行。式（６）表示区
域路由变量取值具有连续性，以避免出现航空器

位置跳变的情况。式（７）表示航空器不能在到达
区域终点后直接折返。

与区域路由变量类似，路点路由变量 ｎ应满
足以下约束：

∑
ｉ，ｊ
ｎａ，ｉ，ｊ，ｋ ＝１　ａ，ｋ （８）

ｎａ，ｉ，ｊ，ｋ≤ Ｃ
Ｎ
ｉ，ｊ　ａ，ｉ，ｊ，ｋ （９）

∑
ｊ
ｎａ，ｊ，ｉ，ｋ ＝∑

ｍ
ｎａ，ｉ，ｍ，ｋ＋１　ａ，ｉ，ｋ （１０）

为关联区域路由变量 ｒ与路点路由变量 ｎ，
定义辅助变量 η描述航空器在每个滑行步骤的
目标路点。变量 ｒ、ｎ与 η满足以下关系：
ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ ＝１ηａ，ｋ ＝Ｖｐ，ｑ　ａ，ｐ，ｑ，ｋ （１１）
ｎａ，ｉ，ｊ，ｋ ＝１ηａ，ｋ ＝ｊ　ａ，ｉ，ｊ，ｋ （１２）
ｎａ，ｉ，ｊ，ｋ ＝１ηａ，ｋ－１ ＝ｉ　ａ，ｉ，ｊ，ｋ （１３）
式中：Ｖｐ，ｑ为位于区域 ｐ、ｑ公共边界上的路点。

变量 ｔ与变量 ｎ、ｒ应满足以下关系：

∑
ｉ，ｊ
ｎａ，ｉ，ｊ，ｋτ

Ｌ
ｉ，ｊ≤ ｔａ，ｋ－ｔａ，ｋ－１≤

　　∑
ｉ，ｊ
ｎａ，ｉ，ｊ，ｋτ

Ｕ
ｉ，ｊ　ａ，ｋ （１４）

ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ ＝１ｔａ，ｋ≥ Ｔ
Ｒ
ｑ　ａ，ｐ，ｑ，ｋ （１５）

ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ ＝１ｔａ，ｋ≥ δ＋Ｗ
Ｅ
ｂ，ｑ－Ｍ·ｘａ，ｂ，ｑ

　　ａ，ｂ，ｐ，ｑ，ｋ （１６）
ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ ＝１ －ｔａ，ｋ＋１≥ δ－Ｗ

Ｓ
ｂ，ｑ－

　　Ｍ（１－ｘａ，ｂ，ｑ）　ａ，ｂ，ｐ，ｑ，ｋ （１７）
式（１４）表示航空器 ａ在滑行步骤 ｋ的滑行

时间满足路点间的通行时间要求。式（１５）表示
航空器进入任意区域的时间应大于该区域在扰动

后重新开放的时间。式（１６）和式（１７）中定义 ０１
辅助变量 ｘ构建预留时间窗约束：ｘａ，ｂ，ｑ＝１表示
航空器 ａ先于航空器 ｂ经过区域 ｑ；ｘａ，ｂ，ｑ＝０时表
示航空器 ｂ先于航空器 ａ经过区域 ｑ。Ｍ为足够
大的正常数。若航空器 ｂ在区域 ｑ有预留时间窗
［ＷＳｂ，ｑ，Ｗ

Ｅ
ｂ，ｑ］，式（１６）和式（１７）利用大 Ｍ方法确

保了航空器 ａ不会在预留时间窗内占用区域 ｑ。
δ为一个较小的正常数，用于避免两架航空器沿
相反方向同时经过同一路点（同时资源交换）

［９］
。

为规避滑行冲突，定义 ０１辅助变量 ｆ：
ｆａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ＝１表示航空器 ａ、ｂ分别在滑行步骤 ｋ、ｌ
占用区域 ｐ，且航空器 ａ先于航空器 ｂ占用区域
ｐ。容易验证，为实现冲突规避，变量 ｆ与变量 ｔ、ｒ
之间应满足以下关系：

８５３２
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ｆａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ ＝１ｔｂ，ｌ－１≥ ｔａ，ｋ＋δ　ａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ（１８）

－∑
ｑ
ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ＋ｆａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ＋ｆｂ，ａ，ｐ，ｌ，ｋ≤０　ａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ

（１９）

－∑
ｑ
ｒｂ，ｐ，ｑ，ｌ＋ｆａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ＋ｆｂ，ａ，ｐ，ｌ，ｋ≤０　ａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ

（２０）

∑
ｑ
ｒａ，ｐ，ｑ，ｋ＋∑

ｑ
ｒｂ，ｐ，ｑ，ｌ－（ｆａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ＋

　　ｆｂ，ａ，ｐ，ｌ，ｋ）≤１　ａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ （２１）
此外，扰动恢复还应满足以下边界条件：

ηａ，１ ＝Ｎ
Ｈ
ａ　ａ （２２）

ＡＳａ≤ ｔａ，１≤ Ａ
Ｅ
ａ　ａ （２３）

∑
ｋ，ｐ
ｒａ，ｐ，ＤＲａ，ｋ ＝１　ａ （２４）

ｒａ，ｐ，ＤＲａ，ｋ ＝１ηａ，ｋ ＝Ｄ
Ｎ
ａ　ａ，ｐ，ｋ （２５）

ｒａ，ＤＲａ，ｐ，ｋ ＝０　ａ，ｐ，ｋ （２６）

式中：ＮＨａ为扰动恢复时航空器 ａ即将到达的下一
路点。式（２２）表示航空器 ａ在第一个滑行步骤
结束时应到达的路点 ＮＨａ。式（２３）表示航空器 ａ

应在期望的时间范围［ＡＳａ，Ａ
Ｅ
ａ］内到达路点 Ｎ

Ｈ
ａ，完

成第一个滑行步骤。式（２４）表示航空器 ａ能够
到达目标区域 ＤＲａ。式（２５）表示若航空器 ａ在滑

行步骤 ｋ由某区域向目标区域 ＤＲａ 运行，则在滑

行步骤 ｋ结束时应当到达目标节点 ＤＮａ。式（２６）
表示航空器 ａ在到达目标区域后不再向其他区域
运动。

２．４　求解方法
式（１）～式（２６）描述的混合整数规划模型可

直接利用 ＣＰＬＥＸ等通用求解器求解。但由于模
型变量较多、约束较为复杂，通用求解器有时无法

在有限的计算时间内得到可行解
［１２］
。为此，可利

用迭代冲突规避策略
［８，２１］

减少变量和约束数量、

提高求解效率。本文采用以下迭代冲突规避求解

策略：

步骤１　不考虑航空器之间的冲突，式（１）～
式（２６）描述的模型可按航空器分解，分别确定每
架航空器的最优滑行轨迹。

步骤２　检查所得轨迹是否存在冲突。若存
在冲突，则引入对应的变量和约束，转到步骤 ３；
否则，转到步骤４。

步骤３　对更新后的模型进行求解，得到一
组新的计划轨迹，转到步骤２。

步骤４　输出当前结果，求解结束。
在步骤２中，若航空器 ａ、ｂ分别在各自的滑

行步骤 ｋ、ｌ占用区域 ｐ，且二者在区域 ｐ的占用时
间窗存在冲突，则在模型中引入变量 ｆａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ与

ｆｂ，ａ，ｐ，ｌ，ｋ，同时引入与变量 ｆａ，ｂ，ｐ，ｋ，ｌ、ｆｂ，ａ，ｐ，ｌ，ｋ相关的
约束。

以上基于迭代冲突规避策略的求解方法仅在

扰动恢复模型中引入必要的冲突规避变量和约

束，大大降低了问题的复杂度。所有简化问题的

求解时间之和一般远小于原问题的求解时间。

３　算例分析

针对路径偏离和滑行道关闭 ２种情况，通过
仿真实验算例对本文扰动恢复方法的有效性进行

了验证。场面运行环境基于南京禄口机场布局构

建，实验平台为配备 ｉ７处理器和 ８ＧＢ内存的个
人计算机。利用 ＭＡＴＬＡＢ完成输入输出数据处
理，基于 ＡＭＰＬ实现混合整数规划建模，利用
ＣＰＬＥＸ１２．７．１对混合整数规划模型进行求解。
目标函数式（１）中的权重系数取 ｗ１＝１，ｗ２＝５０，
ｗ３＝２０。

算例１　路径偏离
在该算例中，初始阶段有 ２架航空器 ａ、ｂ同

时在场面滑行，计划路径如图 ２（ａ）所示。某时
刻，系统检测到航空器 ａ未能在区域４１按计划路
径转向进入区域 ４２，而将进入区域 ９，如图 ２（ｂ）
所示。与此同时，航空器 ｂ正沿另一路径向区域
９运行。

为避免航空器 ａ、ｂ发生冲突，在检测到航空
器 ａ偏离计划路径后，系统立即对航空器 ａ、ｂ的
计划轨迹进行调整。利用本文扰动恢复方法得到

如图２（ｃ）和图 ２（ｄ）所示结果。其中，航空器 ａ
在进入区域 ９后转向进入区域 ８，沿新路径运动
到达目标位置。为避免与航空器 ａ发生对头冲
突，航空器 ｂ在区域 ８转向并进入区域 ４２，再经
过区域４１进入区域 ９，重新回到初始的计划路
径。本算例的求解时间约为０．４ｓ。

算例２　滑行道关闭
在该算例中，某时刻滑行道区域１１需临时关

闭５ｍｉｎ。此时，有 ７架航空器 ａ１～ａ７正在滑行
或即将开始按计划轨迹滑行。图 ３（ａ）展示了航
空器 ａ１～ａ７初始计划轨迹在各区域的占用时间
窗，以及区域１１将要关闭的时间段。若按初始计
划轨迹滑行，航空器 ａ３、ａ５、ａ２将会在区域 １１关
闭期间依次经过该区域。因此，必须对航空器

ａ３、ａ５、ａ２的计划轨迹进行调整。由于航空器 ａ３、
ａ５、ａ２与另外４架航空器的计划轨迹之间存在相
互影响，扰动恢复时将对所有 ７架航空器的计划
轨迹进行调整。轨迹调整后，航空器 ａ１～ａ７在各
区域的占用时间窗如图３（ｂ）所示，均避开了扰动
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图 ２　路径偏离扰动恢复结果

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｒｕｐｔｉｏｎｒｅｃｏｖｅｒｙｒｅｓｕｌｔｆｏｒｒｏｕｔｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

影响范围。

图４（ａ）～（ｃ）进一步对比了轨迹调整前后航
空器 ａ３、ａ５、ａ２的区域占用时间窗。由此可以看

图 ３　初始与调整后轨迹的区域占用时间窗

Ｆｉｇ．３　Ｚｏｎｅｏｃｃｕｐａｎｃｙｔｉｍｅｗｉｎｄｏｗｓｆｏｒｏｒｉｇｉｎａｌ

ａｎｄｒｅｃｏｖｅｒｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

到航空器 ａ３、ａ５、ａ２的计划轨迹变化情况（滑行道
区域布局见图 ２）：在新的计划轨迹中，航空器从
区域１２进入区域１０，绕过了区域１１，然后经过区

域８进入区域９，回到初始计划路径；航空器在区
域１２等待一段时间后进入区域 １０，然后经过区
域８、９进入区域６，回到初始计划路径；航空器为
了绕过区域 １１，从区域 ４１进入区域 ９，然后经过
区域 ８、１０、１３、１４进入区域 １６，回到初始计划
路径。

另外，扰动恢复过程未改变另外 ４架航空器
的计划路径，仅对部分航空器的路点到达时间进

行了适当调整，如图 ４（ｄ）～（ｇ）所示。其中，航
空器 ａ１的计划轨迹未发生变化，航空器 ａ４和 ａ６
在部分区域的占用时间窗出现一定程度的变化，

航空器 ａ７的计划轨迹变化也较小。
轨迹调整后，航空器的目标位置到达时间变

０６３２
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图 ４　扰动恢复前后各航空器的区域占用时间窗对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｚｏｎｅｏｃｃｕｐａｎｃｙｔｉｍｅｗｉｎｄｏｗｓｆｏｒｉｎｄｉｖｉｄｕａｌａｉｒｃｒａｆｔｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｄｉｓｒｕｐｔｉｏｎｒｅｃｏｖｅｒｙ

化情况如表 １所示。除航空器 ａ２、ａ４、ａ７的目标
位置到达时间略有增加外，其余航空器的目标位

置到达时间均与初始值相同，从而有效降低了扰

动对跑道、停机位等其他场面操作的影响。

由于本算例中航空器数量较多，直接利用求

解器求解所需计算时间为 １３９．８ｓ。应用迭代冲
突规避策略后，计算时间下降至 ２６．５ｓ。为进一
步提高求解效率，可分组对航空器进行调整，并通

过在混合整数规划模型中增加相应的预留时间窗

约束，避免不同组航空器的计划轨迹发生冲突。

１６３２
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不同的分组方式和分组大小均会对计算结果产生

影响。实验发现，按跑道占用优先次序对航空器

进行分组能够有效减少计算时间，同时对求解质

量影响也较小。本算例中，航空器的跑道占用优

先次序为 ａ２＞ａ４＞ａ６＞ａ１＞ａ３＞ａ５＞ａ７。将航空
器分为｛ａ２，ａ４，ａ６，ａ１｝和｛ａ３，ａ５，ａ７｝２组进行轨迹
调整，能够在不影响求解质量的情况下将计算时

间减少至４．９ｓ。
表 １　航空器目标位置到达时间变化

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｈａｎｇｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｄｅｓｔｉｎａｔｉｏｎａｒｒｉｖａｌｔｉｍｅ

ｓ

航 空 器 初 始 值 调 整 后 变 化 量

ａ１ ３８２ ３８２ ０

ａ２ ３６９ ３８８ １９

ａ３ ４８２ ４８２ ０

ａ４ ３９５ ４０３ ８

ａ５ ５８２ ５８２ ０

ａ６ ５０１ ５０１ ０

ａ７ ７７９ ７８２ ３

４　结　论

本文针对机场地面运动扰动恢复问题提出一

种基于混合整数规划的轨迹调整方法。

１）本文方法能够有效处理复杂的约束条件
和目标函数，实现对计划轨迹的优化调整。

２）本文方法保证了轨迹可行性和运行效率，
并通过最小化目标位置到达时间和路径变化量，

降低了轨迹调整对其他场面操作的影响。

３）实验结果表明，本文方法能够在航空器偏
离计划路径和滑行道临时关闭等干扰事件出现

后，实现快速、有效的扰动恢复。
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１１ｔｈＡＩＡＡ ＡｖｉａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ，ａｎｄＯｐｅｒａｔｉｏｎｓ

（ＡＴＩＯ）Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１１：７０５０．

［１５］ＲＡＶＩＺＺＡＳ，ＡＴＫＩＮＪＡ，ＢＵＲＫＥＥＫ．Ａｍｏｒｅｒｅａｌｉｓｔｉｃａｐ

ｐｒｏａｃｈｆｏｒａｉｒｐｏｒｔｇｒｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｏｐｔｉｍｉｓａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｔａｎｄ

ｈｏｌｄｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｈｅｄｕｌｉｎｇ，２０１４，１７（５）：５０７５２０．

［１６］ＲＡＦＡＬＫ，ＭＯＥＩＮＧ，ＪＩＴＴＡＴＣ，ｅｔａｌ．Ｃｏｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙａｐ

ｐｒｏａｃｈｔｏｉｍｐｒｏｖｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｒｏｕｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｇａｉｎｓｔｄｉｓ

ｒｕｐｔｉｖｅｅｖｅｎｔｓｏｎｔｈｅａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅ［Ｃ］∥ＡＩＡＡＧｕｉｄａｎｃｅ，

Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ， ａｎｄ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ． Ｒｅｓｔｏｎ： ＡＩＡＡ，

２０１４：１４６６．

［１７］ＴＡＮＧＸ，ＡＮＨ，ＷＡＮＧＣ．Ｃｏｎｆｌｉｃｔａｖｏｉｄａｎｃｅｏｒｉｅｎｔｅｄａｉｒｐｏｒｔ

ｓｕｒｆａｃｅｔａｘｉｉｎｇｇｕｉｄａｎｃｅｌｉｇｈｔｓｓｙｓｔｅｍ ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１２，３５（２）：６７４６８１．

［１８］ＴＥＲＭＯＲＳＡ，ＷＩＴＴＥＶＥＥＮＣ．Ｐｌａｎｒｅｐａｉｒｉｎｃｏｎｆｌｉｃｔｆｒｅｅｒｏｕ

ｔｉｎｇ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌ，Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

ａｎｄＯｔｈｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆＡｐｐｌｉｅｄＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓ．Ｂｅｒｌｉｎ：

Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００９：４６５５．

［１９］ＴＥＲＭＯＲＳＡＷ．Ｃｏｎｆｌｉｃｔｆｒｅｅｒｏｕｔｅｐｌａｎｎｉｎｇｉｎｄｙｎａｍｉｃｅｎｖｉ

ｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｃ］∥２０１１ＩＥＥＥ／ＲＳＪＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ
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　第 １１期 张天慈，等：基于混合整数规划的机场地面运动扰动恢复

ＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＲｏｂｏｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＲＯＳ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１：２１６６２１７１．

［２０］唐勇，胡明华，黄荣顺，等．ＡＳＭＧＣＳ航空器场面滑行路由

实时调整策略［Ｊ］．西南交通大学学报，２０１４，４９（４）：７３４

７４０．

ＴＡＮＧＹ，ＨＵＭＨ，ＨＵＡＮＧＲＳ，ｅｔａｌ．Ｒｅａｌｔｉｍｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

ｓｔｒａｔｅｇｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔａｘｉｉｎｇｒｏｕｔｅｓｆｏｒＡＳＭＧＣＳ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＳｏｕｔｈｗｅｓｔＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４，４９（４）：７３４７４０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２１］ＥＡＲＬＭＧ，Ｄ’ＡＮＤＲＥＡＲ．ＩｔｅｒａｔｉｖｅＭＩＬＰｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｖｅｈｉ

ｃｌｅｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓ，

２００５，２１（６）：１１５８１１６７．

　作者简介：

　张天慈　男，博士研究生。主要研究方向：机场地面运动优化

与安全监控技术。

丁萌　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：机场场

面监控，无人机导航、制导与控制，民用飞机航电系统适航

技术。

左洪福　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：检测与

传感器技术，系统安全性分析与适航评估验证技术，飞机备件

预测、库存控制与供应链管理。

Ａｉｒｐｏｒｔｇｒｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｄｉｓｒｕｐｔｉｏｎｒｅｃｏｖｅｒｙｖｉａ
ｍｉｘｅｄｉｎｔｅｇｅｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ

ＺＨＡＮＧＴｉａｎｃｉ１，２，ＤＩＮＧＭｅｎｇ１，２，，ＺＵＯＨｏｎｇｆｕ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｖｉａｔｉｏｎＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＡｉｒｃｒａｆｔＣｏｎｔｒｏｌ，ＦＡＣＲＩ，Ｘｉ’ａｎ７１００６５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｉｎｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｃａｐａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇａｉｒｐｏｒｔｇｒｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｄｉｓｒｕｐｔｉｏｎｒｅ
ｃｏｖｅｒｙａｐｐｒｏａｃｈｅｓｉｎｈａｎｄｌｉｎｇｓｏｍｅｍａｊｏｒｋｉｎｄｓｏｆｄｉｓｒｕｐｔｉｖｅｅｖｅｎｔｓｓｕｃｈａｓｔｈｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅｐｌａｎｎｅｄ
ｒｏｕｔｅａｎｄｔｈｅｃｌｏｓｕｒｅｏｆａｔａｘｉｗａｙａｎｄｔｈｅｌａｃｋｏｆｏｐｔｉｍｉｓａｔｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉａｉｎｔａｘｉｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ，ａ
ｍｉｘｅｄｉｎｔｅｇｅｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｂａｓｅｄｄｉｓｒｕｐｔｉｏｎｒｅｃｏｖｅｒｙａｐｐｒｏａｃｈｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｐｌａｎｎｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆａｉｒ
ｃｒａｆｔａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｔｈｅｄｉｓｒｕｐｔｉｖｅｅｖｅｎｔｓｗｅｒｅａｄｊｕｓｔｅｄｉｎａｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｍａｎｎｅｒｕｓｉｎｇｏｐｔｉｍｉｓａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ，
ｗｉｔｈｔｈｅａｉｍｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆｄｉｓｒｕｐｔｉｖｅｅｖｅｎｔｓｏｎｔｈｅｇｒｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｔｈｅｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｏｆ
ｏｔｈｅｒａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ．Ａｎｉｔｅｒａｔｉｖｅｃｏｎｆｌｉｃｔａｖｏｉｄａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｙｗａｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎ
ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎｒｅａｌｗｏｒｌｄａｉｒｐｏｒｔｌａｙｏｕｔｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｐｐｒｏａｃｈ
ｃａｎｑｕｉｃｋｌｙａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙａｄｊｕｓｔｔｈｅｐｌａｎｎｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｉｎｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｍａｊｏｒｄｉｓｒｕｐ
ｔｉｖｅｅｖｅｎｔｓ（ｉ．ｅ．，ｔｈｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅｐｌａｎｎｅｄｒｏｕｔｅａｎｄｔｈｅｃｌｏｓｕｒｅｏｆａｔａｘｉｗａｙ），ｒｅｃｏｖｅｒｉｎｇｔｈｅｏｒｄｅｒ
ａｎｄｓａｆｅｔｙｓｔａｔｕｓｏｆａｉｒｐｏｒｔｇｒｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｐｏｒｔｇｒｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔ；ｔａｘｉｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ；ｃｏｎｆｌｉｃｔａｖｏｉｄａｎｃｅ；ｄｉｓｒｕｐｔｉｏｎｒｅｃｏｖ
ｅｒｙ；ｍｉｘｅｄｉｎｔｅｇｅｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０５１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０６２１１４：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６２０．１０５８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＪｏｉｎｔＦｕｎｄｓｏｆｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１６３３１０５）；ＦｕｎｄｉｎｇｏｆＪｉａｎｇｓｕＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒｏｇｒａｍｆｏｒ

ＧｒａｄｕａｔｅＥｄｕｃａｔｉｏｎ（ＫＹＬＸ＿０２９１）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＮＳ２０１６０６１）；Ａｅｒｏ
ｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１７０７５２００８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎｕａａ＿ｄｍ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １１月
第４４卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１８０２０８；录用日期：２０１８０５０４；网络出版时间：２０１８０５２２１４：０１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５２１．１３３３．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｍｅｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：杨建龙，刘猛．电离对高超声速热化学非平衡气动热环境的影响［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１１）：２３６４
２３７２．ＹＡＮＧＪＬ，ＬＩＵＭ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｏｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１１）：２３６４２３７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００７９

电离对高超声速热化学非平衡气动热环境的影响

杨建龙，刘猛

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：高超声速飞行，激波后高温气体会发生电离，飞行器气动热环境复杂。５组
元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ）、７组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，ＮＯ

＋，ｅ－）和 １１组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，Ｎ
＋
２，

Ｏ＋２，ＮＯ
＋，Ｏ＋，Ｎ＋，ｅ－）热化学反应采用 Ｇｕｐｔａ化学反应模型，分别数值研究电离作用对高超

声速热化学非平衡气动热环境影响。本文分析了不同催化壁面条件下，高超声速热化学非平

衡电离流场气动热环境特性。电离作用对激波离体距离和气动力载荷的影响很小。５组元热
化学非平衡不考虑电离作用，流场温度和壁面热流密度偏大。１１组元热化学平衡强电离流场
温度最低；７组元热化学非平衡弱电离流场 ＮＯ＋和 ｅ－生成量过低；１１组元热化学反应能对热
化学非平衡电离流场气动力和热流密度载荷可靠预测。壁面催化作用会增大壁面热流密度，

但它对高超声速热化学非平衡电离流场温度和气动力载荷的影响很小。

关　键　词：高超声速；电离；热化学非平衡；气动热环境；催化壁面
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　　高超声速飞行时，严重的气动加热作用会促
使激波后气体温度急剧升高

［１２］
，气体出现振动，

离解和电离作用等各种热化学非平衡现象
［３５］
。

随着气体温度不断增加，电离作用加剧，飞行器周

围离子体和电子数密度逐渐增大，会导致飞行器

出现通信中断现象
［６７］
。电离作用还会增强高温

气体热化学非平衡特性，使得分子、原子、各类离

子体和电子同时出现在高超声速绕流流场

中
［８９］
，飞行器气动热环境变得更加复杂。

随着高超声速飞行器的不断发展，国内外对

电离作用下的气动热环境开展了诸多研究。屈程

和王江峰
［１０］
研究电离作用对高超声速飞行器在

稀薄流中的气动热载荷影响，数值分析了星尘号

探测器在不同飞行高度稀薄流绕流流场特性，对

比研究探测器驻点和壁面热流分布特性；随着飞

行高度增加，电离作用对探测器气动热载荷影响

因高空气体逐渐稀薄而不断减弱。Ｈａｏ等［１１］
对

比研究 Ｇｕｐｔａ模型［１２］
和 Ｐａｒｋ模型［１３］２种化学反

应模型，分别应用于高超声速再入体气动热环境

数值模拟；Ｇｕｐｔａ模型获得的壁面附近电子数密
度与试验符合的较好，Ｐａｒｋ模型获得的电子数密
度偏低，但 Ｇｕｐｔａ和 Ｐａｒｋ２种化学反应模型各自
获得的流场热化学非平衡温度分布相似。Ｌｏｒｚｅｌ
和 Ｍｉｋｅｌｌｉｄｅｓ［１４］采用 Ｐａｒｋ双温度模型［１５］

数值研

究高超声速钝头锥体在６１～８１ｋｍ高空环境气动
热特性，给出壁面电子数密度、离子体质量分数和

各类温度沿驻点线分布特性；飞行越高，气体沿驻

点线平动转动温度与振动温度之间的温差增大，
各离子体质量分数减小。Ｍａｓｓｉｍｉ等［１６］

数值计算

空间飞行器壁面气动热载荷时考虑了电离作用的

影响，给出流场中各离子体质量分布；因头部驻点

区域温度高，大多数离子体只出现在头部小区域

范围，电离产生的 ＮＯ＋比其他离子体质量分数
大。Ａｌｌｏｕｃｈｅ和 Ｈａｏｕｉ［１７］分析了飞行器在不同飞
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行高度电离环境下空气平动转动温度变化特性，
激波后的高温气体吸收热量出现离解和电离，沿

驻点线气体温度不断降低而到达平衡状态，激波

后的最大非平衡平动转动温度减小到热化学平
衡温度的距离随着飞行高度的降低而不断减小。

Ｋｉｍ等［１８］
对多种再入飞行器高超声速绕流中的

电子能特性进行数值研究，结论指出气体因热化

学非平衡作用加剧而电离量增多，电离作用加剧，

飞行器气动热环境需要考虑电子能方程影响，对

电子温度的可靠预测能为高超声速飞行器热防护

系统和通信系统设计提供有效指导。

本文采用 Ｇｕｐｔａ化学反应模型［１２］
和 Ｐａｒｋ双

温度控制模型
［１５］
，数值研究电离作用对高超声速

飞行器热化学非平衡气动热环境影响。采用５组
元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ）、７组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，

ＮＯ＋，ｅ－）和 １１组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，Ｎ
＋
２，Ｏ

＋
２，

ＮＯ＋，Ｏ＋，Ｎ＋，ｅ－）热化学反应数值计算飞行器气
动热环境，对比研究非电离、弱电离和强电离状态

不同气动热环境特性。此外，本文分析了飞行器

壁面在不同催化条件下，电离作用对高超声速飞

行器气动热和气动力载荷的影响。

１　流动控制方程与数值计算方法

直角坐标系下，由质量、动量和能量守恒构成

的高超声速热化学非平衡流动控制方程
［１９］
具体

形式如下：

ρ
ｔ
＋ 
ｘｉ
（ρｕｉ）＝０ （１）

ρｃｓ
ｔ
＋ 
ｘｉ
（ρｃｓｕｉ）＝


ｘｉ
（ρＤｓ

ｃｓ
ｘｉ
）＋ｗ·ｓ （２）

ρｕｊ
ｔ
＋ 
ｘｉ
（ρｕｉｕｊ＋δｉｊｐ）＝

τｉｊ
ｘｉ

（３）

Ｅ
ｔ
＋ 
ｘｉ
（ρＨｕｉ）＝

　　 
ｘｉ
τｉｊｕｊ＋ｑｉ＋ｑｖ，ｉ＋∑

ｎｓ

ｓ＝１
ρｈｓＤｓ

ｃｓ
ｘ( )
ｉ

（４）

ρｅｖｅ
ｔ

＋ 
ｘｉ
（ρｅｖｅｕｉ）＝


ｘ(
ｉ

ｑｖ，ｉ＋

　　∑
ｎｄ

ｓ＝１
ρＤｓｅｖｅ，ｓ

ｃｓ
ｘ)
ｉ

＋ｗｖ （５）

式中：ｉ＝ｊ时，δｉｊ＝１；ｉ≠ ｊ时，δｉｊ＝０；ｎｓ为混合气
体组元总数；ｎｄ为混合气体中分子组元总数；ρ、
ｐ、τ和 ｗｖ分别为混合气体密度、压强、切应力和
振动能源项；ｃｓ、Ｄｓ、ｗｓ、ｈｓ和 ｅｖｅ，ｓ分别为混合气体
中组元 ｓ的质量分数、扩散系数、质量生成率、单
位焓和振动电子能；ｘｉ、ｕｉ、ｑｉ和 ｑｖ，ｉ分别为 ｉ方向

上的坐标轴分量、速度分量、平动转动热流分量
和振动热流分量；Ｅ和 Ｈ分别为混合气体总能和
总焓。

数值计算采用有限体积法对流动控制方程进

行离散。采用 ＨＬＬＣ（ＨａｒｔｅｎＬａｘｖａｎＬｅｅｒＣｏｎ
ｔａｃｔ）上风差分格式对无黏通量进行离散［２０］

，黏性

通量离散采用中心差分格式，限制器选用二阶精

度的 ｍｉｎｍｏｄ限制器，时间推进采用欧拉隐式
格式。

２　热化学非平衡

２．１　热力学特性
混合气体总能为

Ｅ＝ｅ＋１
２
ｕｉｕｉ （６）

式中：混合气体内能为

ｅ＝ｅｔｒ＋ｅｒｏ＋ｅｖｅ＋ｅ０ （７）
其中：ｅ０为混合气体零点能；ｅｒｏ和 ｅｔｒ分别为混合
气体平动能和转动能，其定义分别为

ｅｔｒ＝∑
ｎｓ

ｓ＝１

３
２
·
ＲＴｔｒ
Ｍｓ

（８）

ｅｒｏ ＝∑
ｎｓ

ｓ＝１

ＲＴｒｏ
Ｍｓ

（９）

式中：Ｒ为摩尔气体常数；Ｔｔｒ和 Ｔｒｏ分别为平动温
度和转动温度；Ｍｓ为组元 ｓ的摩尔质量。

混合气体振动电子能为
ｅｖｅ ＝ｅｖ＋ｅｅ （１０）
式中：ｅｖ和 ｅｅ分别为混合气体振动能和电子能，
其定义分别为

ｅｖ ＝∑
ｎｓ

ｓ＝１
ｃｓｅｖ，ｓ

ｅｅ ＝∑
ｎｓ

ｓ＝１
ｃｓｅｅ，

{
ｓ

（１１）

其中：组元 ｓ的振动能 ｅｖ，ｓ和电子能 ｅｅ，ｓ分别为

ｅｖ，ｓ ＝
Ｒ
Ｍｓ
·

θｖ，ｓ
ｅｘｐ（θｖ，ｓ／Ｔｖ－１）

（１２）

ｅｅ，ｓ ＝
Ｒ
Ｍｓ
·
∑
∞

ｉ＝１
ｇｉ，ｓθｅ，ｉ，ｓｅｘｐ（－θｅ，ｉ，ｓ／Ｔｖ）

∑
∞

ｉ＝１
ｇｉ，ｓｅｘｐ（－θｅ，ｉ，ｓ／Ｔｖ）

（１３）

式中：ｇｉ，ｓ和 θｅ，ｉ，ｓ分别为组元 ｓ的 ｉ能级自由度和
特征电子温度；θｖ，ｓ为组元 ｓ的振动特征温度；Ｔｖ
为混合气体振动温度。对原子或电子组元

ｓ，ｅｖ，ｓ＝０；对电子组元 ｓ，ｅｅ，ｓ＝０。
２．２　化学反应模型

高超声速空气绕流流场，分别采用 ５组元

５６３２
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（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ）、７组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，

ＮＯ＋，ｅ－）和 １１组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，Ｎ
＋
２，Ｏ

＋
２，

ＮＯ＋，Ｏ＋，Ｎ＋，ｅ－）化学反应对飞行器热化学非平
衡气动热环境进行数值计算。选用 Ｇｕｐｔａ化学反
应模型

［１２］
，如表１所示。化学反应控制温度采用

Ｐａｒｋ双温度控制模型［１５］
。

混合气体中，组元 ｓ的质量生成率为

ｗｓ ＝Ｍｓ∑
ｎｒ

ｒ＝１
（ｂｓ－ａｓ）·

　　 ｋｆ∏
ｎｓ

ｓ＝１

ρｓ
Ｍ( )
ｓ

ａｓ
－ｋｂ∏

ｎｓ

ｓ＝１

ρｓ
Ｍ( )
ｓ

ｂ

[ ]ｓ （１４）

式中：ｎｒ为各组元化学反应式总数；ａｓ和 ｂｓ分别
为化学反应式中组元 ｓ为反应物和生成物时的化
学反应计量系数；ｋｆ和 ｋｂ分别为正向和逆向化学
反应速率；ρｓ为组元 ｓ的密度。

正向化学反应速率采用 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ公式［１４］

ｋｆ＝ＡｆＴ
Ｂｆｅｘｐ（－Ｃｆ／Ｔ） （１５）

式中：Ａｆ、Ｂｆ和 Ｃｆ分别为正向化学反应频率因子、
温度指数和活化温度；Ｔ为流场气体温度。

逆向化学反应速率可通过化学反应平衡常数

Ｋ［１２］ｅｑ 确定：

ｋｂ ＝
ｋｆ
Ｋｅｑ

（１６）

Ｋｅｑ ＝ｅｘｐ（Ａ０＋Ａ１ｚ＋Ａ２ｚ
２＋Ａ３ｚ

３＋Ａ４ｚ
４
） （１７）

式中：ｚ＝１００００／Ｔ；Ａ０、Ａ１、Ａ２、Ａ３和 Ａ４为常量
系数。

表 １　Ｇｕｐｔａ化学反应模型
Ｔａｂｌｅ１　Ｇｕｐｔａ’ｓｃｈｅｍｉｃａｌｒｅａｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

序　号 化学反应式

１ Ｎ２＋Ｍ 幑幐１ ２Ｎ＋Ｍ１
２ Ｎ２ 幑幐＋Ｎ ２Ｎ＋Ｎ
３ Ｏ２＋Ｍ 幑幐２ ２Ｏ＋Ｍ２
４ ＮＯ＋Ｍ 幑幐２ Ｎ＋Ｏ＋Ｍ２
５ Ｎ２ 幑幐＋Ｏ ＮＯ＋Ｎ
６ 幑幐ＮＯ＋Ｏ Ｏ２＋Ｎ
７ 幑幐Ｎ＋Ｏ ＮＯ＋ ＋ｅ－

８ Ｏ＋ｅ 幑幐－ Ｏ＋ ＋ｅ－ ＋ｅ－

９ Ｎ＋ｅ 幑幐－ Ｎ＋ ＋ｅ－ ＋ｅ－

１０ 幑幐Ｏ＋Ｏ Ｏ２
＋ ＋ｅ－

１１ Ｏ＋Ｏ＋幑幐２ Ｏ２＋Ｏ
＋

１２ Ｎ２＋Ｎ 幑幐＋ Ｎ＋Ｎ＋２
１３ 幑幐Ｎ＋Ｎ Ｎ＋２ ＋ｅ

－

１４ Ｏ２＋Ｎ 幑幐２ ＮＯ＋ＮＯ＋ ＋ｅ－

１５ ＮＯ＋Ｍ 幑幐３ ＮＯ＋ ＋ｅ－ ＋Ｍ３
１６ Ｏ＋ＮＯ 幑幐＋ ＮＯ＋Ｏ＋

１７ Ｎ２＋Ｏ 幑幐＋ Ｏ＋Ｎ＋２
１８ Ｎ＋ＮＯ 幑幐＋ ＮＯ＋Ｎ＋

１９ Ｏ２＋ＮＯ 幑幐＋ ＮＯ＋Ｏ２
２０ Ｏ＋ＮＯ 幑幐＋ Ｏ２＋Ｎ

＋

　　注：Ｍ１ ＝ Ｎ２，Ｏ２，Ｏ，ＮＯ；Ｍ２ ＝ Ｎ２，Ｏ２，Ｎ，Ｏ，ＮＯ；Ｍ３ ＝

Ｎ２，Ｏ２。

２．３　输运参数
组元 ｓ的黏性系数 μｓ和热传导系数 κｓ采用

ＧｕｐｔａＹｏｓ拟合函数［１２，１９］
求取：

μｓ ＝ｅｘｐ（Ｃμ，ｓ）Ｔ
Ａμ，ｓｌｎＴ＋Ｂμ，ｓ （１８）

κｓ ＝ｅｘｐ（Ｅκ，ｓ）Ｔ
Ａκ，ｓ（ｌｎＴ）３＋Ｂκ，ｓ（ｌｎＴ）２＋Ｃκ，ｓｌｎＴ＋Ｄκ，ｓ （１９）

式中：Ａμ，ｓ、Ｂμ，ｓ、Ｃμ，ｓ和 Ａκ，ｓ、Ｂκ，ｓ、Ｃκ，ｓ、Ｄκ，ｓ、Ｅκ，ｓ分别
为与组元 ｓ黏性和热传导相关的常量。

混合气体的黏性系数 μ，热传导系数 κ采用
Ｗｉｌｋｅ半经验公式［１９］

计算如下：

μ＝∑
ｎｓ

ｓ＝１

μｓＸｓ

∑
ｎｓ

ｉ＝１
ＸｉΦｓｉ

（２０）

κ＝∑
ｎｓ

ｓ＝１

κｓＸｓ

∑
ｎｓ

ｉ＝１
ＸｉΦｓｉ

（２１）

式中：Ｘｓ和 Φｓｉ分别为组元 ｓ的摩尔分数和配分函
数。此外，混合气体中各组元的扩散系数 Ｄｓ通过

Ｆｉｃｋ定理［２１］
计算确定。

２．４　壁面催化条件
１）非催化壁面
原子或离子在壁面处无复合反应发生

［２２］
，气

体各组元在壁面上复合的质量生成率 ｗｃ，ｓ＝０，即

ｗｃ，ｓ ＝ρＤｓ
ｃｓ
( )ｙ ｗ

＝０ （２２）

ｃｓ
( )ｙ ｗ

＝０ （２３）

２）完全催化壁面
原子或离子在壁面处以无穷大速率复合，气

体各组元在壁面上的质量分数与远场自由来流中

所对应组元的质量分数相同：

ｃｓ，ｗ ＝ｃｓ，∞ （２４）
式中：ｃｓ，ｗ和 ｃｓ，∞分别为组元 ｓ在壁面和远场自由
来流中的质量分数。

３　数值计算与结果分析

３．１　电离与非电离热化学非平衡气动热环境
分析

　　选用文献［２３］中的高超声速绕流半球模型，
采用 １１组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，Ｎ

＋
２，Ｏ

＋
２，ＮＯ

＋
，

Ｏ＋，Ｎ＋，ｅ－），３２组化学反应式（表 １中化学反应
式１～２０）和５组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ），１７组化学
反应式（表１中化学反应式１～６），分别对考虑电
离和非电离的高超声速热化学非平衡气动热环境

进行数值对比分析。半球直径 ｄ＝３８．１ｍｍ。自
由来流条件：马赫数Ｍａ∞ ＝１２．４，静温Ｔ∞ ＝５３５Ｋ，
静压 Ｐ∞ ＝ １７８．１Ｐａ；等温非催化壁面 Ｔｗ ＝
３００Ｋ。自由来流中组元 Ｎ２和 Ｏ２的质量分数分
别为 ｃＮ２＝０．７７，ｃＯ２＝０．２３。二维半球模型网格

６６３２
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结点数分布为１１５×１０５（流向 ×法向）。
１１组元和 ５组元化学反应获得的半球高超

声速热化学非平衡流场平动转动温度（Ｔｔｒ）如
图１所示。理想气体模型流场最大理论温度、５组
元和１１组元热化学非平衡流场数值计算最大平
动转动温度分别为１６９８７、１３４２１和１３０２８Ｋ。考
虑高温热化学反应时，由于热化学反应会消耗大

量热能，流场最大气体温度降低。１１组元比５组
元热化学非平衡流场的最大平动转动温度略小，
这是由于电离反应消耗的热能较少，激波后气动

加热产生的热能主要被气体分子离解和化学置换

反应所消耗造成。此外，激波离体距离 Δ与激波
后气体密度密切相关，而１１组元和５组元热化学
非平衡流场温度分布区别小，激波后气体密度也

随之差别不大，使得各自获得的头部激波离体距

离差别很小，因此，电离作用对激波离体距离影响

较小。

图２给出了不同组元热化学非平衡流场平
动转动温度（Ｔｔｒ）和振动温度 Ｔｖ沿驻点线分布
特性。由于１１组元化学反应数量较多，消耗的能
量也随之增大，流场平动转动温度和振动温度最
大值均比 ５组元化学反应的要小。但是，１１组元
化学反应的平动转动温度与振动温度曲线之间的
温度差值及两者所包含的区域面积都要比 ５组元
化学反应的大，进一步说明了采用１１组元化学反应
的热化学非平衡特性要比５组元化学反应的剧烈。

图３给出了流场各中性组元沿驻点线的质量
分数 ｃ分布。图３（ａ）中，因 Ｏ２离解温度比 Ｎ２的
低，Ｏ２在激波后的高温环境中几乎全部离解为
Ｏ。激波后气体温度沿驻点线降低，直至壁面附
近低温区域才有部分 Ｏ２生成。图 ３（ｂ）中，因电
离作用会使得中性组元数量减少，１１组元化学反

图 １　１１组元与 ５组元热化学非平衡流场

平动转动温度（Ｔｔｒ）

Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｒｏｔａｔｉｏｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ（Ｔｔｒ）ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ

ｂｙ １１ａｎｄ５ｓｐｅｃｉｅｓｉｎｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ

应生成的ＮＯ、Ｏ和Ｎ最大质量分数均要比５组元
化学反应中相应组元的最大质量分数略小些，其

中，５组元化学反应生成的 Ｏ质量分数最大。
图４分别给出了半球壁面压强 Ｐｗ和热流密

度 ｑ沿球面周角 θ分布特性。图４（ａ）中，１１组元
和５组元化学反应的壁面压强分布曲线几乎重
合。中性粒子在高温下电离变成离子体并生成电

子，而由电子引起的流场压强变化非常弱，因此，

图 ２　１１组元与 ５组元热化学反应不同

温度沿驻点线分布

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ

１１ａｎｄ５ｓｐｅｃｉｅｓｔｈｅｒｍｏｃｈｅｍｉｃａｌｒｅａｃｔｉｏｎｓａｌｏｎｇ

ｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｌｉｎｅ

图 ３　不同中性组元沿驻点线质量分数

Ｆｉｇ．３　Ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｅｕｔｒａｌｓｐｅｃｉｅｓａｌｏｎｇ

ｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｌｉｎｅ
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电离作用对壁面气动力载荷影响很小。图 ４（ｂ）
中，驻点热流密度实验值约为 ６．５１×１０６Ｗ／ｍ２，
１１组元和５组元化学反应数值计算的驻点热流
密度与实验值相对误差分别为 １．６％和 ２０．３％。
未考虑电离作用的５组元化学反应获得的壁面热
流密度整体过于偏大，而１１组元化学反应获得的
壁面热流密度分布与实验结果符合的很好。由于

激波后高温环境下的电离反应会消耗气动加热作

用产生的热能，１１组元化学反应比未考虑电离反
应的５组元化学反应获得的流场最大温度低，因
而两者各自获得的壁面热流密度差别较大。因

此，电离作用对高超声速热化学非平衡环境气动

热载荷比对气动力载荷的影响大。

图 ４　１１组元与 ５组元化学反应壁面压强与

热流密度对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓａｎｄｈｅａｔｆｌｕｘｅｓ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ１１ａｎｄ５ｓｐｅｃｉｅｓｃｈｅｍｉｃａｌｒｅａｃｔｉｏｎｓ

３．２　不同电离状态热化学非平衡气动热环境
分析

　　分别采用 ７组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，ＮＯ
＋
，

ｅ－），１８组化学反应式（表１中化学反应式 １～７）
和１１组元（Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｏ，Ｎ，Ｎ

＋
２，Ｏ

＋
２，ＮＯ

＋
，Ｏ＋，

Ｎ＋，ｅ－），３２组化学反应式，对第 ３节的半球模
型

［２３］
在不同电离状态下的气动热环境数值分析。

图５为半球在不同电离状态下的流场平动
转动温度。７组元热化学非平衡状态和 １１组元

热化学平衡状态（简称 １１组元平衡）的流场最大
平动转温度分别为１３２６１和１０８７１Ｋ。７组元热
化学非平衡状态只考虑一个电离反应式：Ｎ＋

幑幐Ｏ ＮＯ＋ ＋ｅ－，该电离消耗的能量较少，气体电
离强度较弱，７组元热化学非平衡流场平动转动
温度较大。１１组元 ３２组化学反应式比 ７组元
１８组化学反应式数量多，而且在 １１组元热化学
平衡状态下，为使各化学反应都能充分进行，所需

消耗的热能更多，气体电离强度要比１１组元热化
学非平衡状态大。因此，从 ７组元、１１组元热化
学非平衡到１１组元热化学平衡状态，随着电离作
用不断增强，能量消耗增大，因而半球高超声速流

场最大平动转动温度也依次减小。
图６为不同电离状态下的流场平动转动温

度、振动温度和平衡温度 Ｔｅｑ沿驻点线分布特性。
１１组元热化学平衡状态，正向和逆向化学反应充
分进行而达到平衡，使其流场平衡温度介于 ７组
元和１１组元热化学非平衡流场平动转动温度与
振动温度之间。７组元 １８组化学反应式虽然也
考虑了高温电离作用，但远比 １１组元 ３２组化学
反应式数量少，热能消耗也少，因此７组元热化学
非平衡流场平动转动温度和振动温度都较大。

图 ５　不同电离状态下流场平动转动温度

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｒｏｔａｔｉｏｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ
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图７和图８分别给出了 ７组元和 １１组元热
化学非平衡流场中 ＮＯ＋和 ｅ－摩尔分数 ＸＮＯ＋和

Ｘｅ－分布。ＮＯ
＋
和 ｅ－主要出现在头部驻点附近小

区域。７组元热化学非平衡流场中的 ＮＯ＋和 ｅ－

最大摩尔分数相比 １１组元均过于偏低。７组元
化学反应中，因只考虑了 幑幐Ｎ＋Ｏ ＮＯ＋ ＋ｅ－生成
ＮＯ＋和 ｅ－，此外，生成 Ｎ比生成 Ｏ所需的温度要
高，Ｎ和 Ｏ生成量差别较大，流场中 ＮＯ＋和 ｅ－生
成量也随之较少。１１组元 ３２组化学反应式考虑
到其他更多化学反应式生成 ＮＯ＋和 ｅ－，它们才
是生成ＮＯ＋和ｅ－的主要来源。因此，数值计算高

图 ６　不同电离状态下各种温度沿驻点线分布

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｌｏｎｇｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｌｉｎｅ

图 ７　７组元和 １１组元热化学非平衡流场 ＮＯ＋摩尔分数

Ｆｉｇ．７　ＮＯ＋ ｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｓｉｎ７ａｎｄ１１ｓｐｅｃｉｅｓｔｈｅｒｍｏ

ｃｈｅｍｉｃａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ

图 ８　７组元和 １１组元热化学非平衡流场 ｅ－摩尔分数

Ｆｉｇ．８　ｅ－ ｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｓｉｎ７ａｎｄ１１ｓｐｅｃｉｅｓｔｈｅｒｍｏ

ｃｈｅｍｉｃａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ

超声速热化学非平衡气动热环境时，采用７组元
１８组化学反应式获得的 ＮＯ＋和 ｅ－生成量远低于
１１组元３２组化学反应式生成量；７组元化学反应
不能对高超声速飞行器壁面周围电子或离子体分

布特性进行有效预测。

图９（ａ）中，不同电离状态下的壁面压强分布
几乎完全相同。由于中性粒子因电离生成离子体

和电子引发的流场压强变化较微弱，混合气体中

离子体和电子数量也相对较少，电离作用对气动

力载荷影响很小。图 ９（ｂ）中，７组元、１１组元热
化学非平衡和 １１组元热化学平衡状态驻点热流
密度与实验值相对误差分别为 １７．１％、１．６％和
７．５％。７组元热化学非平衡流场温度最大，而
１１组元热化学平衡状态下逆向化学反应得以充
分进行，会在壁面附近释放大量热能，其获得的壁

面热流密度均比实验结果偏大。不同组元电离反

应对气动热载荷比对气动力载荷的影响要大。

３．３　壁面催化作用对热化学非平衡电离气动热
环境影响

　　选用文献［２４］中的高超声速再入体实验验
证模型，采用 １１组元热化学非平衡反应，数值研
究壁面不同催化条件对实验模型热化学非平衡电

离气动热环境影响。实验模型前缘半径 ｒｎ ＝

１７５．２６ｍｍ，基圆半径ｒｂ＝７３．０２５ｍｍ，肩部圆角半

径 ｒｃ＝７．３ｍｍ，后半锥角 β＝－３２．５°，模型全长

９６３２
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图 ９　不同电离状态下壁面压强与热流密度对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓａｎｄｈｅａｔｆｌｕｘｅｓ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｌ＝ ９６．０４ｍｍ。自由来流参数：速度 Ｕ∞ ＝
４１６７ｍ／ｓ，静温 Ｔ∞ ＝５２２Ｋ，静压 Ｐ∞ ＝２４５．３６Ｐａ，
迎角 α＝０°；等温壁面Ｔｗ＝３００Ｋ。自由来流中组
元 Ｎ２、Ｏ２、ＮＯ和 Ｏ的质量分数分别为 ｃＮ２ ＝
０．７３５，ｃＯ２＝０．１７１，ｃＮＯ ＝０．０６５和 ｃＯ ＝０．０２９。
二维再入体模型网格结点数分布为 １５０×１００（流
向 ×法向）。

图１０为再入体实验模型在非催化壁面和完
全催化壁面条件下的热化学非平衡电离流场平

动转动温度分布。２种壁面催化条件下的流场
平动转动温度分布特性几乎相同。完全催化壁
面条件下的流场最大平动转动温度为７３６２Ｋ，略
大于非催化壁面条件下的流场最大平动转动温
度 ７３４６Ｋ。完全催化壁面条件下，由于部分原
子，离子体和电子在壁面处发生复合反应而释放

热能，但因其所释放的热能量有限，却不能导致流

场温度大幅升高。因此，壁面催化作用对高超声

速热化学非平衡电离流场温度影响很小。

图１１将再入体模型在不同催化壁面条件下
数值计算壁面压强和壁面热流密度与实验值进行

对比。图１１（ａ）所示，数值计算采用 １１组元热化
学非平衡反应，所获得非催化和完全催化壁面条

件下的壁面压强分布曲线几乎重合，而且都与实

图 １０　不同催化壁面热化学非平衡电离流场

平动转动温度

Ｆｉｇ．１０　Ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｒｏｔａｔｉｏｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｉｎｔｈｅｒｍｏ

ｃｈｅｍｉｃａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｗａｌｌｃａｔａｌｙｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 １１　不同催化壁面压强与热流密度

Ｆｉｇ．１１　Ｗａｌｌｈｅａｔｆｌｕｘｅｓａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗａｌｌｃａｔａｌｙｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

验结果符合的较好。虽然有部分电子和其他粒子

会在壁面上发生复合反应并释放热能，但因壁面

附近的粒子数量和气体温度变化并不大，因而热
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　第 １１期 杨建龙，等：电离对高超声速热化学非平衡气动热环境的影响

化学非平衡电离状态下，壁面压强受壁面催化作

用的影响并不明显。

图１１（ｂ）中，因前缘半径较大，前缘壁面上的
热流密度平缓地逐渐减小。由于激波强度在再入

体模型肩部圆角减弱，但肩部圆角半径小，肩部出

现了热流密度峰值。热化学非平衡电离流场环

境，壁面热流密度实验值介于非催化和完全催化

壁面条件数值计算值之间。原子、离子体和电子

在壁面上发生复合反应会释放热能，壁面热流密

度增大，因而未考虑壁面催化作用时的壁面热流

密度过于偏小。完全催化壁面条件是壁面催化作

用的一种极限假设情况，相关组元粒子在壁面上

的复合反应得以充分进行，会释放大量热能，而实

际壁面催化作用介于非催化和完全催化条件之

间。因此，热化学非平衡电离状态下，壁面催化作

用对壁面热流密度的影响较大。

４　结　论

通过数值研究电离作用对高超声速热化学非

平衡气动热环境的影响，得到：

１）高超声速热化学非平衡气动热环境数值
计算时，气动加热产生的热能主要被空气分子离

解和化学置换反应所消耗，电离反应消耗的热能

较少，因此，５组元热化学非平衡因不考虑电离作
用，其流场温度和壁面热流密度均要比考虑了电

离作用影响的 １１组元热化学非平衡的略大。电
离反应产生的离子体和电子引发的激波后气体密

度和压强变化较弱，电离作用对激波离体距离和

高超声速热化学非平衡气动力载荷影响很小。

２）随着电离作用加剧，能量消耗增大，流场
温度不断降低，１１组元热化学平衡强电离流场温
度最低。７组元化学反应考虑生成 ＮＯ＋和 ｅ－的
化学反应式数量少，７组元热化学非平衡弱电离
流场 ＮＯ＋和 ｅ－组元数值计算生成量偏低。７组
元热化学非平衡弱电离流场温度最大，而１１组元
热化学平衡逆向化学反应在壁面附近释放热能较

多，因而７组元热化学非平衡和１１组元热化学平
衡状态分别获得的壁面热流密度均比实验结果偏

大，而１１组元热化学非平衡状态壁面热流密与实
验符合较好。因此，１１组元化学反应能更好地对
高超声速飞行器热化学非平衡电离流场中的气动

热和气动力载荷进行可靠预测。

３）高超声速热化学非平衡电离状态，壁面催
化条件会使得中性原子，离子体和电子在壁面上发

生复合反应而释放能量，壁面热流密度增大较明

显。壁面附近的粒子数量和气体温度变化受催化

壁面条件下的复合反应影响并不是很大，因此，壁

面气动力载荷变化很小。由于只有部分气体组元在

壁面上发生复合反应，释放的热能有限，热化学非平

衡电离流场最大温度受壁面催化作用的影响小。
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ＭＥＭＳ陀螺阵列的 ＲＣＣＯＢＥ估计融合方法
沈强１，刘洁瑜１，，赵乾２，王琪１

（１．火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 ７１００２５；　２．火箭军士官学校 测试控制系，青州 ２６２５００）

　　摘　　　要：为提高微机电系统（ＭＥＭＳ）陀螺的精度，提出一种基于松弛 Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心
（ＲＣＣ）的最优定界椭球（ＯＢＥ）算法，并用于陀螺阵列信号的融合。以单个陀螺误差输出模型
为基础，建立了阵列系统的机动融合模型；由于噪声统计特性的不确定会导致传统融合方法精

度下降，引入仅要求噪声未知但有界的集员估计理论，运用 ＯＢＥ算法实现角速率信号的稳健
估计；在 ＯＢＥ算法中，往往采用椭球几何中心作为真实值的点估计，但该中心并没有理论上的
最优特性，而可行集的 Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心具有很多优良特性，同时，考虑到准确的 Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心
求解十分困难，转而求解可行集的 ＲＣＣ，作为速率信号的点估计，设计了以 ＲＣＣ作为输出的
ＯＢＥ更新过程和新的参数优化准则。采用６个陀螺构成的阵列进行了验证试验，结果表明基
于该算法的阵列估计融合方法在获得角速率保证边界的基础上，可以进一步提高 ＭＥＭＳ陀螺
精度。

关　键　词：微机电系统 （ＭＥＭＳ）陀螺；陀螺阵列；最优定界椭球 （ＯＢＥ）算法；数据融
合；Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心

中图分类号：Ｖ２４１．５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３７３０７

　　微机电系统（ＭＥＭＳ）陀螺由于具有体积小、
质量轻、功耗低、易于集成等优势，在汽车、电子、

医疗设备等领域都得到了广泛的应用。但是，其

精度低，噪声大，难以满足如航空航天和高精度武

器制导
［１２］
等高精度应用的需求，且国内的技术

水平相对滞后。

为充分发挥 ＭＥＭＳ陀螺的优势，进一步扩展
其应用领域，如何在当前的工艺和技术水平条件

下提高 ＭＥＭＳ陀螺使用精度一直是研究的重要
方向

［３］
。ＭＥＭＳ陀螺具有体积小、成本低、易于集

成的特点，随着多传感器融合技术的蓬勃发展，陀

螺阵列技术逐渐受到了人们的重视。该技术首次

由 Ｂａｙａｒｄ和 Ｐｌｏｅｎ提出［４］
，他们同时使用多个

ＭＥＭＳ陀螺测量同一速率信号，然后利用信息融

合技术得到载体速率的最优估计值。由于其最终

的输出信号与单个真实陀螺的实际信号不同，所

以在这种技术也被称为“虚拟陀螺”技术。陀螺

阵列技术是 ＭＥＭＳ陀螺的精度得到了有效的提
高，且具有良好的可操作性，所以近来成为了惯性

技术的一个研究热点。国内外很多科研机构都对

这项 技 术 进 行 了 相 关 研 究，并 进 行 了 试 验

验证
［５１０］
。

陀螺阵列技术的核心是多传感器融合估计方

法。上述研究中采用的多是 Ｋａｌｍａｎ滤波及其扩
展算法，这类方法在一定程度上提高了 ＭＥＭＳ陀
螺的输出精度。但是这种基于随机噪声假设的估

计方法要求噪声的统计特性已知，噪声和未建模

误差的概率化模型信息的缺失会影响其估计精
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度。而在 ＭＥＭＳ陀螺的实际应用中，由于动态条
件、温度等因素的影响，噪声的统计特性会产生一

定的不确定性，甚至噪声本身可能包含部分难以

用统计方法描述的非白噪声，这必然会影响 Ｋａｌ
ｍａｎ滤波器的效果，甚至会造成滤波发散。与
Ｋａｌｍａｎ滤波不同的是，集员估计理论只要求噪声
有界且已知，而无需知道噪声的分布以及均值和

方差等统计特性
［１１１２］

。这在实际应用中是容易

实现的，而超出界限的往往被视作坏值剔除或作

为故障诊断的依据。因此，本文研究了集员估计

在 ＭＥＭＳ陀螺阵列信号中的应用。
集员估计所得结果是一个包含状态真实值的

可行集，而可行集形状往往十分复杂，难以确定，

所以一般采用包含可行集的近似可行集来描述，

其中最常用的是椭球集合，这种方法被称作最优

定界椭球（ＯＢＥ）算法［１３１５］
，也是本文的主要研究

内容。ＯＢＥ算法通常将椭球中心作为真实值的
点估计。实际上椭球中心并没有理论上的最优特

性，而 Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心是使可行集 ｗｏｒｓｔｃａｓｅ误差
最优的点

［１６］
，更适合作为真实值的点估计。但可

行集的 Ｃｈｅｙｓｈｅｖ中心很难确定，所以本文采用松
弛 Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心（ＲＣＣ）作为真实值的角速率估
计值。以此为基础，设计了新的参数优化准则，提

出了基于 ＲＣＣ的 ＯＢＥ（ＲＣＣＯＢＥ）算法，并将该
算法用于陀螺阵列数据的融合，得到了 ＭＥＭＳ陀
螺阵列的 ＲＣＣＯＢＥ估计融合方法。

１　ＭＥＭＳ陀螺数学模型

陀螺的误差主要由确定性误差和随机误差构

成，确定性误差可通过标定补偿，这里仅考虑随机

误差，随机误差主要包括零偏不稳定性、角度随机

游走（ＡＲＷ）和角速率随机游走（ＲＲＷ），因而对
角速率 ω的带噪声测量通常采用下面的模型［７］

：

ｙ＝ω＋ｂ＋ｎ （１）

ｂ
·

＝ｗ （２）
式中：ｙ为陀螺输出；ｎ为角度随机游走；ｂ为受噪
声 ｗ驱动的角速率随机游走。但具体模型还要
由陀螺真实误差特性来决定。

２　ＭＥＭＳ陀螺阵列模型

采用式（１）描述的随机误差模型来建立陀螺
阵列的系统模型。静态条件下，陀螺的真实角速

率 ω理论上等于 ０，但实际上由于外界环境的影
响，陀螺的输入角速率不可能绝对等于 ０，而是表
现为由噪声 ｎω驱动的随机游走。选取 ６个陀螺

组成阵列，则阵列系统的离散方程通常可以表

示为
［７］

ｘｋ ＝Φｋ－１ｘｋ－１＋Γｋ－１ｗｋ－１
ｚｋ ＝Ｈｋｘｋ＋ｖ

{
ｋ

（３）

式中：ｘｋ＝［ｂ１（ｋ），ｂ２（ｋ），…，ｂ６（ｋ），ω（ｋ）］为状
态向量，ｂ１（ｋ）～ｂ６（ｋ）为各陀螺的角速率随机游
走，ω（ｋ）为真实角速率；ｚｋ＝［ｚ１（ｋ），ｚ２（ｋ），…，

ｚ６（ｋ）］
Ｔ
为量测向量，ｚ１（ｋ）～ｚ６（ｋ）为各陀螺的输

出值；状态转移矩阵 Φｋ－１＝Ｉ７，Ｉ７为 ７维单位矩
阵；量测矩阵 Γｋ－１＝ＴＩ７，Ｔ为陀螺采样周期；量测
矩阵 Ｈｋ＝［Ｉ６１６×１］，１６×１为所有元素均为 １的
６×１矩阵；过程噪声向量 ｗｋ－１ ＝［ｗ１（ｋ－１），

ｗ２（ｋ－１），…，ｗ６（ｋ－１），ｎω（ｋ－１）］
Ｔ
，ｗ１（ｋ－１）～

ｗ６（ｋ－１）为各陀螺角速率随机游走的驱动噪声，
ｎω（ｋ－１）为真实角速率的驱动噪声；量测噪声向

量 ｖｋ－１＝［ｖ１（ｋ－１），ｖ２（ｋ－１），…，ｖ６（ｋ－１）］
Ｔ
，

ｖ１（ｋ－１）～ｖ６（ｋ－１）为各陀螺的输出噪声。
但是，在实际应用中，陀螺通常工作在动态条

件下。此时，真实角速率跟被测对象的动态特性

相关，而上述随机游走过程难以充分跟踪对象的

动态特性。为提高陀螺阵列的动态性能，对角速

率进行如下的建模：

ω（ｋ）＝ω（ｋ－１）＋ａ（ｋ－１）Ｔ
ａ（ｋ）＝ａ（ｋ－１）＋ｊ（ｋ－１）{ Ｔ

（４）

式中：ａ（ｋ）为角加速度；ｊ（ｋ－１）为角加加速度，
可以看作分布未知的噪声。则状态变量、过程噪

声和阵列离散方程中的相关矩阵修改如下：

ｘｋ ＝［ｂ１（ｋ），ｂ２（ｋ），…，ｂ６（ｋ），ω（ｋ），ａ（ｋ）］

Φｋ－１ ＝
Ｉ６ ０６×１ ０６×１
０１×６ １ Ｔ
０１×６









０ １

Γｋ－１ ＝
ＴＩ６ ０６×１ ０６×１
０１×６ ０ ０
０１×６ ０









Ｔ

Ｈｋ ＝［Ｉ６１６×１０６×１］
ｗｋ－１ ＝［ｗ１（ｋ－１），ｗ２（ｋ－１），…，ｗ６（ｋ－１），
　　ｎω（ｋ－１），ｊ（ｋ－１）］

Ｔ

而量测变量和量测噪声保持不变。

另外，ｗｋ－１和 ｖｋ分别为过程噪声和量测噪
声。为满足 Ｋａｌｍａｎ滤波及其衍生算法的条件，它
们通常被假设为高斯噪声。但是，这种条件有时

难以满足。本文将其假设为一种更为广泛而且容

易满足的情况，分布未知但有界（ＵＢＢ），并假设
其属于如下椭球：

!ｋ≡ ｛ｗｋ：ｗ
Ｔ
ｋＱ

－１
ｋｗｋ≤１｝ （５）

"ｋ≡ ｛ｖｋ：ｖ
Ｔ
ｋＲ

－１
ｋｖｋ≤１｝ （６）

４７３２
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式中：Ｑｋ、Ｒｋ为已知的正定矩阵。
相应的，初始状态假设属于如下椭球：

０≡ ｛ｘ０：（ｘ０－ｘ^０）
ＴＰ－１０ （ｘ０－ｘ^０）≤１｝ （７）

式中：^ｘ０为椭球中心；Ｐ０为定义初始椭球的形状
矩阵。

３　ＲＣＣＯＢＥ算法

ＲＣＣＯＢＥ算法是在 ＯＢＥ算法的基础上改进
而来，以 ＵＢＢ假设为前提，同样由时间更新和量
测更新２个过程组成。
３．１　时间更新

假设 ｋ－１时刻包含状态可行集的椭球为
（^ｘｋ－１，Ｐｋ－１），其中 （ａ，Ｐ）表示中心为 ａ，形状矩

阵为矩阵 Ｐ的椭球集。
根据式（３）及式（５）所示的 ＵＢＢ假设，一步

预测状态 ｘｋ ｋ－１属于 Φｋ－１ （^ｘｋ－１，Ｐｋ－１）和噪声椭
球

!ｋ的 Ｍｉｎｋｏｗｓｋｉ和

ｘｋ ｋ－１∈ Φｋ－１ （^ｘｋ－１，Ｐｋ－１）! !ｋ （８）

一般情况下，２个椭球的 Ｍｉｎｋｏｗｓｋｉ和是凸的
但形状复杂，难以精确确定。为简化计算，实现算

法的递推，本节将通过计算外包椭球来逼近状态

预测集

（^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１） Φｋ－１ （^ｘｋ－１，Ｐｋ－１）! !ｋ

（９）
具体过程如下：

ｘ^ｋ ｋ－１ ＝Φｋ－１ｘ^ｋ－１ （１０）

Ｐｋ ｋ－１ ＝（ｐ
－１
ｋ ＋１）Φｋ－１Ｐｋ－１Φ

Ｔ
ｋ－１＋

　　（ｐｋ＋１）Γｋ－１Ｑｋ－１Γ
Ｔ
ｋ－１ （１１）

式中：参数 ｐｋ可通过最小化椭球的迹得到

ｐｋ ＝
ｔｒ（Φｋ－１Ｐｋ－１Φ

Ｔ
ｋ－１）

ｔｒ（Γｋ－１Ｑｋ－１Γ
Ｔ
ｋ－１

[ ]
）

１／２

（１２）

３．２　量测更新
根据式（３），ｋ时刻状态 ｘｋ必定属于量测椭

球集
#ｋ和状态预测椭球集 （^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）的交

集，即

ｘｋ∈ （^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）∩ #ｋ （１３）

式中：量测椭球可描述为

#ｋ ＝｛ｘｋ∈Ｒ
ｎ
：（ｚｋ－Ｈｋｘｋ）

ＴＲ－１ｋ（ｚｋ－Ｈｋｘｋ）≤１｝
（１４）

同样的，笔者通过计算外包椭球来逼近这个

交集：

（^ｘｋ，Ｐｋ） （^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）∩ #ｋ （１５）

椭球中心和形状矩阵可按式（１６）和式（１７）
计算：

ｘ^ｋ ＝ｘ^ｋ ｋ－１＋Ｌｋｅｋ （１６）

Ｐｋ ＝βｋ［（Ｉ－ＬｋＨｋ）Ｐｋ ｋ－１（Ｉ－ＬｋＨｋ）
Ｔ＋

　　ｑ－１ｋＬｋＲｋＬ
Ｔ
ｋ］ （１７）

式中：ｑｋ为用来优化椭球的参数。

Ｌｋ ＝Ｐｋ ｋ－１Ｈ
Ｔ
ｋ［ＨｋＰｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ ＋ｑ

－１
ｋＲｋ］

－１
（１８）

ｅｋ ＝ｚｋ－Ｈｋ^ｘｋ ｋ－１ （１９）

βｋ ＝１＋ｑｋ－ｅ
Ｔ
ｋ［ｑ

－１
ｋＲｋ＋ＨｋＰｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ］

－１ｅｋ （２０）
根据算法的几何意义可知，ＯＢＥ算法的结果

是椭球内的状态可行集，所以椭球内所有点均可

作为状态的点估计。实际应用中，会将椭球的中

心 ｘ^ｋ作为对真实状态 ｘｋ的估计。但是，该中心
在数学上并不具有最优的意义。而可行集的 Ｃｈｅ
ｂｙｓｈｅｖ中心是使得状态变量 ｗｏｒｓｔｃａｓｅ误差最小的
点，将其作为对状态 ｘｋ的估计更符合实际的要求。

假设 ｘ位于 ｌ个椭球的交集
$

中

$

＝｛ｘ：ｆｉ（ｘ）ｘ
ＴＡｉｘ＋２ｂ

Ｔ
ｉｘ＋ｃｉ≤０，１≤ｉ≤ｌ｝

（２１）
这里椭球采用多项式表达，以便于后面的处

理。则状态可行集
$

的 Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心 ｘ^可以描
述为

ｍｉｎ
ｘ^
ｍａｘ
ｘ∈$

ｘ^－ｘ２ （２２）

不过，求解一个凸集的 Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖ中心极其
困难，因为式（２２）中内部的极大化过程是一个非
凸二次优化问题。为此，将式（２２）内部的非凸最
大化过程用其半定松弛（ＳＤＲ）代替，并解决由此
导致的凸凹极大极小问题，从而得到 ＲＣＣ。

式（２２）中的极大化过程可以描述为
ｍａｘ
ｘ
｛ ｘ^－ｘ２：ｆｉ（ｘ）≤０，１≤ ｉ≤ ｌ｝ （２３）

令 Δ＝ｘｘＴ，则式（２３）等价于
ｍａｘ
（Δ，ｘ）∈%

｛ ｘ^２－２^ｘＴｘ＋Ｔｒ（Δ）｝ （２４）

式中：

%

＝｛（Δ，ｘ）：ｆｉ（Δ，ｘ）≤０，０≤ ｉ≤ ｌ，Δ＝ｘｘ
Ｔ
｝

（２５）
并定义

ｆｉ（Δ，ｘ）＝Ｔｒ（ＡｉΔ）＋２ｂ
Ｔ
ｉｘ＋ｃｉ　０≤ ｉ≤ ｌ（２６）

式（２４）描述的目标函数对于（Δ，ｘ）是凹的，
但集合是非凸的。为实现式（２４）的松弛，采用如
下的凸集

&

来代替集合
%

，
&

的定义为

&

＝｛（Δ，ｘ）：ｆｉ（Δ，ｘ）≤０，０≤ ｉ≤ ｌ，Δ≥ ｘｘ
Ｔ
｝

（２７）
式中：Δ≥ｘｘＴ表示 Δ－ｘｘＴ半正定。

所以 ＲＣＣ可以通过求解式（２８）的极大极小
问题解决

ｍｉｎ
ｘ^
ｍａｘ
（Δ，ｘ）∈&

｛ ｘ^２－２^ｘＴｘ＋Ｔｒ（Δ）｝ （２８）

式（２８）描述的目标函数对于（Δ，ｘ）是凹的，

５７３２
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对于 ｘ^是凸的，而且集合
&

有界，所以可以调换极

大化和极小化的顺序，从而得到

ｍａｘ
（Δ，ｘ）∈&

ｍｉｎ
ｘ^
｛ ｘ^２－２^ｘＴｘ＋Ｔｒ（Δ）｝ （２９）

而式（２９）内部的极小化是简单的二次型问
题，其最优值为 ｘ^＝ｘ，所以式（２９）可以简化为
ｍａｘ
（Δ，ｘ）∈&

｛－ ｘ^２＋Ｔｒ（Δ）｝ （３０）

这是一个带有线性矩阵不等式约束和凹目标

的凸优化问题，式（３０）的解即为可行集的 ＲＣＣ。
另外，由于

$&

，所以 ＲＣＣ本质上是式（２２）中
极大极小问题最优解的上界。

量测更新过程中，ＲＣＣ位于
#ｋ和 （^ｘｋ ｋ－１，

Ｐｋ ｋ－１）的交集中，即

$

＝ （^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）∩ #ｋ （３１）

经过式（２７）～式（３０）的松弛和转化过程，最
终状态可行集的 ＲＣＣ可通过如下过程求得：

#ｋ和 （^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）等价于

#ｋ ＝｛ｘｋ∈ Ｒ
ｎ
：ｘＴｋ（Ｈ

Ｔ
ｋＲ

－１
ｋＨｋ）ｘｋ－

　　２ｚＴｋＲ
－１
ｋＨｋｘｋ＋ｚ

Ｔ
ｋＲ

－１
ｋｚｋ－１≤０｝ （３２）

（^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）＝｛ｘｋ∈ Ｒ
ｎ
：ｘＴｋＰ

－１
ｋ ｋ－１ｘｋ－

　　２^ｘＴｋ ｋ－１Ｐ
－１
ｋ ｋ－１ｘｋ＋ｘ^

Ｔ
ｋ ｋ－１Ｐ

－１
ｋ ｋ－１ｘ^ｋ ｋ－１－１≤０｝

（３３）
取 Ａ１，ｋ＝Ｐ

－１
ｋ ｋ－１，ｂ１，ｋ＝－ｘ^

Ｔ
ｋ ｋ－１Ｐ

－１
ｋ ｋ－１，ｃ１，ｋ＝

ｘ^Ｔｋ ｋ－１Ｐ
－１
ｋ ｋ－１ｘ^ｋ ｋ－１ －１，Ａ２，ｋ＝Ｈ

Ｔ
ｋＲ

－１
ｋ Ｈｋ，ｂ２，ｋ＝

－ｚＴｋＲ
－１
ｋ Ｈｋ，ｃ２，ｋ＝ｚ

Ｔ
ｋＲ

－１
ｋ ｚｋ－１。

则 ｋ时刻状态可行集的 ＲＣＣ为
ｘ^ＲＣＣ，ｋ ＝－（α１，ｋＡ１，ｋ＋α２，ｋＡ２，ｋ）

－１
（α１，ｋｂ１，ｋ＋

　　α２，ｋｂ２，ｋ） （３４）
式中：参数（α１，ｋ，α２，ｋ）可通过求解半定规划
（ＳＤＰ）问题得到：
ｍｉｎ

α１，ｋ，α２，ｋ，ｔｋ
｛－α１，ｋｃ１，ｋ－α２，ｋｃ２，ｋ＋ｔｋ｝

ｓ．ｔ．
α１，ｋＡ１，ｋ＋α２，ｋＡ２，ｋ≥ Ｉ
α１，ｋＡ１，ｋ＋α２，ｋＡ２，ｋ α１，ｋｂ１，ｋ＋α２，ｋｂ２，ｋ
（α１，ｋｂ１，ｋ＋α２，ｋｂ２，ｋ）

Ｔ ｔ( )
ｋ

≥０

α１，ｋ≥０
α２，ｋ≥













０
（３５）

对于量测更新中参数的优化，通常从外包椭

球的大小考虑，通过最小容积或最小迹准则来选

择最优参数。这有利于在更新中减小状态估计值

的不确定范围，但并不能显著减小点估计的估计

误差。为进一步提高本方法实际应用中的估计精

度，本文提出了一种新的优化准则：

ｑｋ ＝ａｒｇｍｉｎ ｘ^ｋ－ｘ^ＲＣＣ，ｋ （３６）

式中：· 表示２范数。该准则的几何意义是使

ｋ时刻的椭球中心与 ＲＣＣ的距离最小。这样可
以使每步更新得到的外包椭球尽可能地包围在状

态可行集的 ＲＣＣ周围，从而提高算法的稳定性和
点估计的精确性。

那么，ＲＣＣＯＢＥ算法的具体步骤可以总结
如下：

步骤１　初始化。设置 ｋ＝０，给定初始值：初
始椭球中心 ｘ^０和形状矩阵 Ｐ０，使 ｘ０∈ ０

。

步骤２　时间更新。通过式（１０）和式（１１）
计算状态预测椭球 （^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）的中心和形

状矩阵，以使 ｘｋ ｋ－１∈ （^ｘｋ ｋ－１，Ｐｋ ｋ－１）；并通过

求解式（１２）计算参数。
步骤３　量测更新。通过式（１６）～式（２０）

计算状态估计椭球 （^ｘｋ，Ｐｋ）的中心和形状矩阵，

以使 ｘｋ∈ （^ｘｋ，Ｐｋ），并通过求解式（３６）计算参

数。同时利用式（３２）～式（３５）求解状态可行集
的 ＲＣＣ作为点估计，从而完成整个算法的量测更
新过程。

步骤４　令 ｋ＝ｋ＋１，并回到步骤 ２。

４　试验与分析

本文 试 验 采 用 六 陀 螺 方 案，将 ６ 个
ＡＤＸＲＳ３００微机械振动陀螺焊接在同一电路板
上，并对周围电路进行了设计。通过 ＰＸＩ４０７０
ＤＭＭ板卡和 ＰＸＩ６５０２继电器板卡建立高精度测
量系统，对同一轴向进行角速度测量。陀螺阵列

系统如图１所示。
试验中所用陀螺设定的带宽为４０Ｈｚ，为满足

奈奎斯特定律，以２００Ｈｚ的频率进行陀螺输出数
据的测量。试验过程中将陀螺阵列置于安装在隔

离地基上的温控转台上，转台精度完全能够满足

ＭＥＭＳ陀螺测试的要求。
为验证陀螺阵列和融合方法的性能，进行了陀

螺阵列的摇摆试验。将陀螺阵列上电预热１０ｍｉｎ，

图 １　陀螺阵列系统

Ｆｉｇ．１　Ｓｙｓｔｅｍｏｆｇｙｒｏａｒｒａｙ
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　第 １１期 沈强，等：ＭＥＭＳ陀螺阵列的 ＲＣＣＯＢＥ估计融合方法

然后设置转台参数使其做幅度为 １０°，周期为 ２ｓ
的摇摆运动，所以陀螺的输入速率为 ω＝１０π·
ｓｉｎ（πｔ）（°）／ｓ。然后按照以上要求采集 １０ｓ的陀
螺阵列数据，单个陀螺（以陀螺 ５为例）的输出及
输出误差如图２所示。

得到陀螺阵列的输出数据之后，采用第 ２节
所述的方法对陀螺阵列进行建模，在此基础上，利

用第３节推导的 ＲＣＣＯＢＥ算法对阵列数据进行
融合。同时，采用了 Ｋａｌｍａｎ滤波和 ＯＢＥ算法作
为对比融合方法。融合输出及输出误差见图３。

为了定量分析几种方法的性能，选择均方根

误差（ＲＭＳＥ）和信噪比（ＳＮＲ）２项指标来衡量其
去噪效果。由均方根误差和信噪比的定义可知，

同一信号去噪处理后，均方根误差越小，信噪比越

大则去噪效果越好。

同时，为检验算法的有效性，笔者进行了多次

试验，不同摇摆幅度（Ａ）和周期（Ｔ）下的处理结果
见表１～表３。

从图２、图 ３和表 １～表 ３可以看出，试验中
的３种方法均有效提高了 ＭＥＭＳ陀螺的精度，这
首先验证了陀螺阵列技术的有效性。

从计算结果来看，无论是信噪比还是均方

根误 差，ＲＣＣＯＢＥ算法融合的效果都优于其他

图 ２　单个陀螺的输出及输出误差

Ｆｉｇ．２　Ｏｕｔｐｕｔａｎｄｏｕｔｐｕｔｅｒｒｏｒｏｆｓｉｎｇｌｅｇｙｒｏ

图 ３　陀螺阵列的融合输出及输出误差

Ｆｉｇ．３　Ｆｕｓｉｏｎｏｕｔｐｕｔａｎｄｏｕｔｐｕｔｅｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏａｒｒａｙ

表 １　Ａ＝１０°，Ｔ＝２ｓ条件下处理结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｅｄｗｉｔｈ

Ａ＝１０°ａｎｄＴ＝２ｓ

指　标 单个陀螺 Ｋａｌｍａｎ滤波 ＯＢＥ ＲＣＣＯＢＥ

ＳＮＲ／ｄＢ ３１．９０３４ ４２．００８７ ４０．９５３４ ４３．６９０４

ＲＭＳＥ／（（°）·ｓ－１） ０．５６４２ ０．１７６３ ０．１９９１ ０．１４５３

表 ２　Ａ＝１０°，Ｔ＝４ｓ条件下处理结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｅｄｗｉｔｈ

Ａ＝１０°ａｎｄＴ＝４ｓ

指　标 单个陀螺 Ｋａｌｍａｎ滤波 ＯＢＥ ＲＣＣＯＢＥ

ＳＮＲ／ｄＢ ３３．２４６１ ４３．２２４３ ４２．６５５７ ４５．２７４６

ＲＭＳＥ／（（°）·ｓ－１） ０．５３２８ ０．１３５４ ０．１５０１ ０．１１３２

表 ３　Ａ＝２０°，Ｔ＝２ｓ条件下处理结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｅｄｗｉｔｈ

Ａ＝２０°ａｎｄＴ＝２ｓ

指　标 单个陀螺 Ｋａｌｍａｎ滤波 ＯＢＥ ＲＣＣＯＢＥ

ＳＮＲ／ｄＢ ２７．２１５２ ３９．８５４２ ３９．００２５ ４３．０１１２

ＲＭＳＥ／（（°）·ｓ－１） ０．６０２５ ０．１９５２ ０．２１３４ ０．１５１６

２种方法，特别是与同类型的 ＯＢＥ算法相比优势
比较明显。另外，Ｋａｌｍａｎ滤波等传统的融合方法
只能得到一个估计值，而本文所提出的算法不仅

可以实现高精度的点估计，同时能够得到估计的

上边界值和下边界值，如图４所示，图中虚线和点
划线指的是算法估计边界。可以看到，当设定的

７７３２
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图 ４　算法的边界估计结果

Ｆｉｇ．４　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｂｏｕｎｄｓｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

噪声边界值不小于实际噪声边界时，陀螺输出的

角速率的估计值也在一个硬边界内，这对于载体

的姿态控制和制导都具有重要的意义。

同时，需要指出的是，在边界估计方面，ＲＣＣ
ＯＢＥ与 ＯＢＥ相比并无优势，这是由它们的优化准
则决定的。ＲＣＣＯＢＥ的主要特点是在保证边界
估计的基础上提高点估计性能。

５　结　论

为降低 ＭＥＭＳ陀螺的输出噪声，本文提出了
一种基于 ＲＣＣＯＢＥ算法的陀螺阵列信号融合
方法：

１）在对陀螺阵列系统进行静态和动态建模
的基础上，引入椭球定界算法对陀螺阵列信号进

行融合。

２）以 ＯＢＥ算法为代表的集员估计方法的优
势是可以得到包含真实值的状态可行集，从而实

现状态的保证边界估计，但是试验表明其在点估

计方面表现偏弱。因此本文利用松弛的 Ｃｈｅｂｙ
ｓｈｅｖ中心来改善估计精度，提出 ＲＣＣＯＢＥ算法，
在保持集员估计优势，得到保证边界的基础上，进

一步提高了点估计方面的性能。

３）将 ６个 ＭＥＭＳ陀螺芯片焊接在同一 ＰＣＢ
板上，并设计了周围电路和测量系统进行陀螺阵

列的融合试验，试验结果表明，该建模方法和融合

方法能够有效地提高 ＭＥＭＳ陀螺的使用精度。
另外，集员估计方法的特点决定了其具有检

测传感器故障的能力，这一点笔者将在下一步的

工作中深入研究。
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３８７．

［１２］周波，樊帅权，戴先中．基于集员滤波的移动机器人动态环

境建模［Ｊ］．东南大学学报（自然科学版），２０１１，４１（１）：

１０７１１２．

ＺＨＯＵＢ，ＦＡＮＳＱ，ＤＡＩＸＺ．Ｄｙｎａｍｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｎｇ

ｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｓｂａｓｅｄｏｎｓｅｔｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｉｌｔｅｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＳｏｕｔｈｅａｓｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１１，４１（１）：

１０７１１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＬＩＵＹ，ＺＨＡＯＹ，ＷＵＦ．Ｅｌｌｉｐｓｏｉｄａｌｓｔａｔｅｂｏｕｎｄｉｎｇｂａｓｅｄｓｅｔ

ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｏｒｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍ ｗｉｔｈｕｎｋｎｏｗｎｂｕｔ

ｂｏｕｎｄｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｓ，２０１６，１０（４）：４３１４４２．

［１４］周波，钱，马旭东，等．一种新的基于保证定界椭球算法的

非线性集员滤波器［Ｊ］．自动化学报，２０１３，３９（２）：１５０１５８．
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　第 １１期 沈强，等：ＭＥＭＳ陀螺阵列的 ＲＣＣＯＢＥ估计融合方法

ＺＨＯＵＢ，ＱＩＡＮＫ，ＭＡＸＤ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｅｔｍｅｍ

ｂｅｒｓｈｉｐｆｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｇｕａｒａｎｔｅｅｄｂｏｕｎｄｉｎｇｅｌｌｉｐｓｏｉｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｕｔｏｍａｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１３，３９（２）：１５０１５８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］刘玉双，赵剡，吴发林．基于外定界椭球集员估计的纯方位

目标跟踪［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（３）：４９７

５０５．

ＬＩＵＹＳ，ＺＨＡＯＹ，ＷＵＦＬ．Ｂｅａｒｉｎｇｏｎｌｙｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇｂａｓｅｄ

ｏｎｅｌｌｉｐｓｏｉｄａｌｏｕｔｅｒｂｏｕｎｄｉｎｇｓｅｔｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１７，４３（３）：４９７５０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＥＬＤＡＲＣＹ，ＢＥＣＫＡ，ＴＥＢＯＵＬＬＥＭ．ＡｍｉｎｉｍａｘＣｈｅｂｙｓｈｅｖ

ｅｓｔｉｍａｔｏｒｆｏｒｂｏｕｎｄｅｄｅｒｒｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２００８，５６（４）：１３８８１３９７．

　作者简介：

　沈强　男，博士研究生。主要研究方向：集员估计理论、信息融

合以及 ＭＥＭＳ陀螺阵列融合方法。

刘洁瑜　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：惯性导

航技术。

ＲＣＣＯＢＥｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｕｓｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒＭＥＭＳｇｙｒｏａｒｒａｙ
ＳＨＥＮＱｉａｎｇ１，ＬＩＵＪｉｅｙｕ１，，ＺＨＡＯＱｉａｎ２，ＷＡＮＧＱｉ１

（１．ＭｉｓｓｉｌｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ；

２．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＳｅｒｇｅａｎｔＳｃｈｏｏｌ，Ｑｉｎｇｚｈｏｕ２６２５００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍ（ＭＥＭＳ）ｇｙｒｏ，ａｎｏｐｔｉ
ｍａｌｂｏｕｎｄｉｎｇｅｌｌｉｐｓｏｉｄ（ＯＢＥ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｒｅｌａｘｅｄＣｈｅｂｙｓｈｅｖｃｅｎｔｅｒ（ＲＣＣ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄａｎｄｕｓｅｄｔｏ
ｆｕｓｅｇｙｒｏａｒｒａｙｓｉｇｎａｌｓ．Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｅｒｒｏｒｍｏｄｅｌｏｆｓｉｎｇｌｅｇｙｒｏ，ｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｆｕｓｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅ
ａｒｒａｙｓｙｓｔｅｍｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｂｅｃａｕｓｅｏｆｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｏｆｔｈｅｎｏｉｓｅｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ，ｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｆｕ
ｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｒｅｄｕｃｅｄ．Ｔｈｅｓｅｔｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙｗｉｔｈｕｎｋｎｏｗｎｂｕｔｂｏｕｎｄｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｓｉｎ
ｔｒｏｄｕｃｅｄａｎｄｔｈｅＯＢＥａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｒｏｂｕｓｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｎｇｕｌａｒｒａｔｅ．ＩｎｔｈｅＯＢＥａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｅｌｌｉｐｓｏｉｄｇｅｏｍｅｔｒｙｃｅｎｔｅｒｉｓｏｆｔｅｎｕｓｅｄａｓｔｈｅｐｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｅｏｆｔｈｅｔｒｕｅｖａｌｕｅ，ｂｕｔｉｔｉｓｎｏｔｏｐｔｉｍａｌ
ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｌｙ．ＴｈｅＣｈｅｂｙｓｈｅｖｃｅｎｔｅｒｏｆｔｈｅｆｅａｓｉｂｌｅｓｅｔｈａｓｍａｎｙｅｘｃｅｌｌｅｎｔｆｅａｔｕｒｅｓ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ
ｔｈａｔｉｔｉｓｖｅｒｙｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｅｘａｃｔＣｈｅｂｙｓｈｅｖｃｅｎｔｅｒ，ｔｈｅｒｅｌａｘｅｄＣｈｅｂｙｓｈｅｖｃｅｎｔｅｒｉｓｕｓｅｄａｓａｓｕｂｓｔｉ
ｔｕｔｅｆｏｒｔｈｅｐｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｅｏｆｔｈｅｔｒｕｅａｎｇｕｌａｒｒａｔｅ．ＴｈｅｎａｎＯＢＥｕｐｄａｔｅｐｒｏｃｅｓｓｗｉｔｈＲＣＣａｓｏｕｔｐｕｔｉｓｄｅ
ｓｉｇｎｅｄａｎｄａｎｏｖｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｉｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｂｙ
ｕｓｉｎｇａｇｙｒｏａｒｒａｙｃｏｍｐｏｓｅｄｂｙｓｉｘｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｕｓｉｏｎｍｅｔｈ
ｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｏｂｔａｉｎｔｈｅａｎｇｌｅｒａｔｅｇｕａｒａｎｔｅｅｄｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｆｕｒｔｈｅｒｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅ
ＭＥＭＳｇｙｒｏｓｃｏｐｅａｃｃｕｒａｃｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍ （ＭＥＭＳ）ｇｙｒｏ；ｇｙｒｏａｒｒａｙ；ｏｐｔｉｍａｌｂｏｕｎｄｉｎｇｅｌｌｉｐｓｏｉｄ
（ＯＢＥ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｄａｔａｆｕｓｉｏｎ；Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖｃｅｎｔｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０６１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０７１３１０：１５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０７１２．１００６．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５０３３９０，６１５０３３９２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｊｉｅｙｕ１２８＠１６３．ｃｏｍ
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２０１８年 １１月
第４４卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１８０２２８；录用日期：２０１８０３２３；网络出版时间：２０１８０６１５１６：４１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６１５．０９４９．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：试验技术项目 （２０１６ＳＹ４１Ａ０００７）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：１３６６１３１５６６８＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：辛腾达，王华，崔村燕，等．不确定条件下贮箱区间凸模型可靠性评估［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１１）：２３８０
２３８７．ＸＩＮＴＤ，ＷＡＮＧＨ，ＣＵＩＣＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｔａｎｋｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘｍｏｄ
ｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１１）：２３８０２３８７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００９８

不确定条件下贮箱区间凸模型可靠性评估

辛腾达１，王华２，崔村燕２，，赵继广３，韩向阳１

（１．航天工程大学 研究生院，北京 １０１４１６；　２．航天工程大学 宇航科学与技术系，北京 １０１４１６；

３．航天工程大学 电子与光学工程系，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：针对不确定条件下液体推进剂贮箱的可靠性评估问题，基于贮箱应力强度
与区间凸模型理论，确立了贮箱应力强度可靠性评估方法。首先，在液体推进剂贮箱数学模型

的基础上，分析推导了贮箱的应力分布，结合应力强度理论，确定了贮箱的等效应力。其次，结

合应力强度干涉理论及正则化区间面积比方法，定义了贮箱的应力强度区间凸模型可靠性指

标。最后，结合某型火箭推进剂贮箱的实际参数，将贮箱等效应力与临界应力的不确定性转化

为区间凸集形式进行了实例验证，并与椭球凸模型可靠性指标结果进行了对比。结果表明：应

力强度区间凸模型可靠性指标可准确评估贮箱的完全可靠状态，并可将贮箱非完全可靠状态

下的可靠度量化到［０，１］区间。
关　键　词：推进剂贮箱；不确定条件；可靠性；应力强度；区间凸模型
中图分类号：Ｖ４１４．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３８００８

　　对于中国液体型号火箭而言，推进剂的质量
可以占到火箭起飞质量的 ９０％左右。推进剂贮
箱作为运载火箭的重要构件，其作用不只是用来

盛贮推进剂，同时也是不可或缺的承力构件
［１］
。

因此，推进剂贮箱的可靠性是制约航天发射成败、

影响航天发射安全的重要因素。

推进剂贮箱作为大型焊接结构，其焊接接头

由于气孔、裂纹、软化与变形等原因，真实应力强

度难以确定，是贮箱应力强度不确定性的主要来

源
［２］
。而且贮箱在进行长储试验的过程中，地震

响应
［３］
、应变裂纹

［４５］
等不确定因素，都对贮箱应

力强度分析及可靠性评估提出了巨大的挑战。在

传统的可靠性方法中，通常应用概率论和模糊理

论处理不确定性问题。但概率可靠性和模糊可靠

性模型均需要大量精确的原始数据作为基础，用

于定义参数的概率分布或隶属函数。而在贮箱的

实际应用过程中这些要求很难得到满足，因此在

各种不同概率分布和可能性分布的假设下，得出

的可靠状态往往有很大差异。

２０世纪 ９０年代，ＢｅｎＨａｉｍ首次提出不确定
凸集模型理论，并将其引入到薄壁壳体的稳定性

分析中
［６７］
，为有效处理结构的不确定性问题提

供了新方法。Ｅｌｉｓｈａｋｏｆｆ和 ＢｅｎＨａｉｍ针对结构初
始缺陷的不确定性问题，对圆柱薄壳的凸模型可

靠性进行了研究
［８］
。邱志平、胡永明

［９］
和王晓

军
［１０］
应用区间分析与凸模型理论，对不确定几何

缺陷杆件的动态屈曲问题进行了研究，探讨了初

始缺陷对结构可靠性及屈曲状态的严重影响。

Ｗａｎｇ等将凸模型理论与传统的概率理论与模糊
集合理论进行了对比分析

［１１］
，证明了凸模型理论

处理不确定性问题的优越性。Ｊｉａｎｇ等分别针对
线性及非线性凸模型不确定性问题，确定了
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ＦＯＡＭ与 ＳＯＡＭ近似方法［１２］
，其中 ＦＯＡＭ仅能处

理线性问题，而 ＳＯＡＭ方法由于存在 Ｈｅｓｓｉａｎ矩
阵，运算困难。Ｇｕｏ和 Ｌｕ针对工程系统中的有界
不确定性问题，提出了一种通用的非概率可靠性

方法
［１３］
，其主要是针对系统的可靠性测试数据进

行分析。Ｃｏｕｒｔｏｉｓ和 Ｄｅｎｕｉｔ对凸模型可靠性临界
状态函数边界值确定方法的研究

［１４］
，以及 Ｋａｒｕｎａ

和 Ｍｏｎｏｈａｒ结合概率与超椭球非概率模型来处理
结构不确定性问题的研究

［１５］
，均为不确定条件下

贮箱应力强度可靠性的评估提供了参考。

本文将区间凸模型理论引入不确定条件下贮

箱的可靠性评估中，在推导分析推进剂贮箱应力

分布的基础上，将贮箱等效应力与临界应力的不

确定性转换为区间凸集的形式，结合应力强度干

涉理论及正则化区间面积比方法，提出了推进剂

贮箱应力强度区间凸模型可靠性评估方法。

１　贮箱应力分析

目前，椭球底圆柱贮箱是中国运载火箭应用

的主要贮箱类型。为确定贮箱各部分的应力分布

及等效应力区间凸集，在贮箱椭球下底、上底及圆

柱筒数学模型的基础上，对贮箱的经向应力与环

向应力进行推导分析。

１．１　贮箱椭球下底应力
椭球下底主要承受贮箱内部增压、推进剂液

压及参考面以下推进剂重力的作用。根据椭球下

底的受力情况，建立贮箱椭球下底数学模型
［１６］
，

如图１所示。图中：δｂ为椭球下底壁厚；Ｒ为贮箱
半径；ａ为椭球母线长半轴；ｂ为椭球母线短半
轴；ｒ为中心轴到参考点距离；Ｒ１为第一曲率半
径；Ｒ２为第二曲率半径；φｂ为 Ｒ２与中心轴 ｙｂ的
夹角。

Ｒ１ ＝
［Ｒ４－ｘ２（Ｒ２－ｂ２）］ Ｒ４－ｘ２（Ｒ２－ｂ２槡 ）

Ｒ４ｂ
（１）

图 １　贮箱椭球下底模型［１６］

Ｆｉｇ．１　Ｅｌｌｉｐｓｏｉｄｂｏｔｔｏｍｍｏｄｅｌｏｆｔａｎｋ［１６］

Ｒ２ ＝
Ｒ４－ｘ２（Ｒ２－ｂ２槡 ）

ｂ
（２）

ｓｉｎφｂ ＝
ｂｘ

Ｒ４－ｘ２（Ｒ２－ｂ２槡 ）
（３）

设贮箱椭球下底母线的椭圆方程为

ｘ２

ａ２
＋
ｙ２ｂ
ｂ２
＝１ （４）

贮箱椭球下底参考面 ＮＮ上的平衡方程为
（ΔＰ＋ｇｎρｈｂ）πｒ

２＋ｇｎρＶｂ ＝σｂ１２πｒδｂｓｉｎφｂ（５）
式中：ΔＰ为内部增压；σｂ１为椭球下底经向应力；
ｎ为轴向过载系数；ｇ为重力加速度；ρ为推进剂
密度；ｈｂ为椭球下底参考面液面高度；Ｖｂ为参考
面以下的容积，定义为

Ｖｂ＝
２πＲ２ｂ
３ １－１．５

ｙｂ
ｂ
＋０．５

ｙ３ｂ
ｂ( )３ （６）

在 ＮＮ参考面上，联立式（５）和式（６），求得

σｂ１为

σｂ１ ＝
（ΔＰ＋ｇｎρｈｂ）πｒ

２＋ｇｎρＶｂ
２πｒδｂｓｉｎφｂ

（７）

贮箱椭球下底模数 ｍ定义为 ｍ＝ａ／ｂ＝Ｒ／ｂ。
联立式（１）～式（４），可得

ｒ＝ｘ＝ Ｒ２－ｍ２ｙ２槡 ｂ

ｓｉｎφｂ ＝ （Ｒ２－ｍ２ｙ２ｂ）／（ｍ
４ｙ２ｂ＋Ｒ

２－ｍ２ｙ２ｂ槡 ）

Ｒ１ ＝
［ｍ２Ｒ２－ｘ２（ｍ２－１）］

３
２

ｍ２Ｒ２

Ｒ２ ＝ ｍ２Ｒ２－ｘ２（ｍ２－１槡















）

（８）
则式（７）可表示为

σｂ１ ＝
ｒ（ΔＰ＋ｇｎρｈｂ）
２δｂｓｉｎφｂ

＋

　　
ｎｇρ（Ｒ３－１．５ｍＲ２ｙｂ＋０．５ｍ

３ｙ３ｂ）
３ｍｒδｂｓｉｎφｂ

（９）

根据无矩理论，可得贮箱椭球下底任意微元

的平衡方程为

σｂ１
Ｒ１
＋
σｂ２
Ｒ２
＝
ΔＰ＋ｇｎρｈｂ

δｂ
（１０）

式中：σｂ２为椭球下底环向应力。
联立式（８）、式（９）与式（１０），可得椭球下底

环向应力为

σｂ２ ＝
ΔＰ＋ｇｎρｈｂ

δｂ
－
σｂ１
Ｒ( )
１

Ｒ２ （１１）

１．２　贮箱椭球上底应力
贮箱椭球上底与椭球下底结构相同，但仅受

内部增压的作用。根据贮箱椭球上底的应力情

况，建立贮箱椭球上底数学模型，如图２所示。

１８３２
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图 ２　贮箱椭球上底模型

Ｆｉｇ．２　Ｅｌｌｉｐｓｏｉｄｒｏｏｆｍｏｄｅｌｏｆｔａｎｋ

图中：δｒ为椭球上底壁厚；φｒ为 Ｒ２与中心轴 ｙｒ的
夹角。则从 ＭＭ参考面上的平衡方程为
２πｘσｒ１δｒｓｉｎφｒ＝πｘ

２ΔＰ （１２）
将 ｘ＝ｒ＝Ｒ２ｓｉｎφｒ代入式（１２），且存在

ｓｉｎφｒ＝ （Ｒ２－ｍ２ｙ２ｒ）／（ｍ
４ｙ２ｒ＋Ｒ

２－ｍ２ｙ２ｒ槡 ）

（１３）
则可得椭球上底经向应力为

σｒ１ ＝
ΔＰ ｍ２Ｒ２－ｘ２（ｍ２－１槡 ）

２δｒ
（１４）

根据平衡方程

σｒ１
Ｒ１
＋
σｒ２
Ｒ２
＝ΔＰ
δｒ

（１５）

可得椭球上底环向应力为

σｒ２ ＝
ΔＰｍ２Ｒ２－２ΔＰｘ２（ｍ２－１）
２δｒ ｍ

２Ｒ２－ｘ２（ｍ２－１槡 ）
（１６）

由式（１４）、式（１６）可知，椭球上底经向应力

σｒ１＞０恒为拉应力，当 Ｒ２＞２Ｒ１时，σｒ２＜０为压应
力，当 Ｒ２＜２Ｒ１时，σｒ２＞０为拉应力。

结合 ｘ２／ａ２＋ｙ２ｒ／ｂ
２＝１，则式（１４）与式（１６）可

表示为

σｒ１ ＝
ΔＰ Ｒ２＋ｍ４ｙ２ｒ－ｍ

２ｙ２槡 ｒ

２δｒ
（１７）

σｒ２ ＝
ΔＰ（－ｍ２Ｒ２＋２Ｒ２＋２ｍ４ｙ２ｒ－２ｍ

２ｙ２ｒ）

２δｒ Ｒ
２＋ｍ４ｙ２ｒ－ｍ

２ｙ２槡 ｒ

（１８）

１．３　贮箱圆柱筒应力
贮箱圆柱筒为大型薄壁壳体，在不考虑局部

弯曲应力影响的条件下，建立贮箱圆柱筒数学模

型，如图 ３所示。图中：ｈ为贮箱圆柱筒液面高
度；δｃ为贮箱圆柱筒壁厚。

由内部增压引起的贮箱圆柱筒经向应力为

σＰｃ１ ＝
ΔＰＲ
２δｃ

（１９）

弯矩引起的贮箱圆柱筒经向应力为

σＢｃ１ ＝±
Ｂ
πＲ２δｃ

（２０）

式中：Ｂ为最大弯矩。

图 ３　贮箱圆柱筒模型

Ｆｉｇ．３　Ｃｙｌｉｎｄｅｒｍｏｄｅｌｏｆｔａｎｋ

轴向压力引起的贮箱圆柱筒经向应力为

σＮｃ１ ＝－
Ｎ

２πＲδｃ
（２１）

式中：Ｎ为轴向压力。
可得贮箱圆柱筒经向应力为

σｃ１ ＝－
Ｎ

２πＲδｃ
± Ｂ
πＲ２δｃ

＋ΔＰＲ
２δｃ

（２２）

式中：正号表示拉应力，负号表示压应力。

贮箱圆柱筒在内部增压 ΔＰ及推进剂液体压
力 ｇｎρｈｃ的作用下，其环向应力为

σｃ２ ＝
（ΔＰ＋ｇｎρｈｃ）Ｒ

δｃ
（２３）

式中：ｈｃ＝ｙｃ为贮箱圆柱筒参考面液面高度。

２　区间凸模型可靠性指标确定

本文为有效解决推进剂贮箱在不确定性条件

下的可靠性评估问题，结合应力干涉理论与正则

化区间面积比方法，确定出贮箱应力强度区间凸

模型可靠性指标。

如果参数 Ｐ在某区间内变化，其上界、下界
分别为 Ｐｍａｘ和 Ｐｍｉｎ，则称 Ｐ为区间变量，定义

Ｐｃ ＝
Ｐｍａｘ＋Ｐｍｉｎ

２

Ｐｒ＝
Ｐｍａｘ－Ｐｍｉｎ










２

（２４）

式中：Ｐｃ为均值；Ｐｒ为离差。
则区间变量的上、下界可表示为

Ｐｍａｘ ＝Ｐ
ｃ＋Ｐｒ

Ｐｍｉｎ ＝Ｐ
ｃ－Ｐ{ ｒ

（２５）

区间变量 Ｐ可表示为
Ｐ＝Ｐｃ＋Ｐｒδ （２６）
式中：－１≤δ≤１为标准化区间变量。

本文将贮箱的临界应力设为区间变量 Ｊ，等
效应力设为区间变量 Ｓ，则根据强度可靠性理论，
定义贮箱应力强度可靠性临界状态函数为

Ｍ ＝Ｊ－Ｓ （２７）

２８３２
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对 Ｊ与 Ｓ进行正则化变换，据式（２６）可得
Ｊ＝Ｊｃ＋ＪｒδＪ
Ｓ＝Ｓｃ＋Ｓｒδ{

Ｓ

（２８）

式中：Ｊｃ和 Ｊｒ分别为 Ｊ的均值和离差；Ｓｃ和 Ｓｒ分

别为 Ｓ的均值和离差；－１≤δＪ≤１与 －１≤δＳ≤１
分别为 Ｊ与 Ｓ的正则化区间变量。

根据结构可靠性理论，（Ｊｃ－Ｊｒ）－（Ｓｃ＋Ｓｒ）
表示贮箱临界应力与等效应力的干涉区域，如果

存在应力干涉区，表示贮箱应力强度处于非完全

可靠状态，如果不存在应力干涉区，表示贮箱应力

强度处于完全可靠状态。

因此，当（Ｊｃ－Ｊｒ）＞（Ｓｃ＋Ｓｒ）时，贮箱区间凸
模型可靠性指标定义为

η＝Ｊ
ｃ－Ｓｃ

Ｊｒ＋Ｓｒ
＞１ （２９）

据式（２９）可知，此时 η＞１，即贮箱应力强度
处于完全可靠状态。

当（Ｊｃ－Ｊｒ）≤（Ｓｃ＋Ｓｒ）时，存在 η≤１，即贮箱
处于非完全可靠状态，为有效地表示贮箱处于非

完全可靠状态下的可靠度，将 η规范量化到［０，
１］范围内。将式（２８）代入式（２７），可得贮箱正则
化可靠性临界状态函数为

Ｍ ＝ＪｒδＪ－Ｓ
ｒδＳ ＋Ｊ

ｃ－Ｓｃ （３０）
在 δＳ与 δＪ组成的正则化坐标系中，式（３０）

与 δＳ＝０及 δＪ＝０的交点为（０，－（Ｊ
ｃ－Ｓｃ）／Ｊｒ），

（（Ｊｃ－Ｓｃ）／Ｓｒ，０）。
贮箱临界状态函数与正则化区间的关系，如

图４所示。
据图４（ａ）可知，在正则化坐标系中，临界状

态函数Ｍ与δＳ＝１、δＪ＝－１的交点分别为（１，（Ｓ
ｃ＋

Ｓｒ－Ｊｃ）／Ｊｒ）和（（Ｊｃ－Ｊｒ－Ｓｃ）／Ｓｒ，－１）。
则可得贮箱正则化区间内的可靠域面积为

Ｓｋ ＝４－
（Ｓｍａｘ－Ｊｍｉｎ）

２

２ＪｒＳｒ
（３１）

图 ４　临界状态函数与正则化区间

Ｆｉｇ．４　Ｃｒｉｔｉｃａｌｓｔａｔｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｇｕｌａｒｉｚｅｄｉｎｔｅｒｖａｌ

式中：Ｓｍａｘ为贮箱等效应力上限；Ｊｍｉｎ为贮箱临界应
力下限。

据图４（ｂ）可知，在正则化坐标系中，临界状
态函数 Ｍ与 δＳ＝－１、δＪ＝１的交点分别为（－１，

（Ｓｃ－Ｓｒ－Ｊｃ）／Ｊｒ）和（（Ｊｃ＋Ｊｒ－Ｓｃ）／Ｓｒ，１）。
则可得贮箱正则化区间内的可靠域面积为

Ｓｓ ＝
（Ｊｍａｘ－Ｓｍｉｎ）

２

２ＪｒＳｒ
（３２）

式中：Ｊｍａｘ为贮箱临界应力上限；Ｓｍｉｎ为贮箱等效应
力下限。

本文将正则化区间可靠域面积 Ｓｓ与正则化
区间总面积 Ｓｔ＝４的比值，定义为贮箱在非完全
可靠状态下的区间凸模型可靠性指标

η＝

１　　　　　　　　　 Ｊｍｉｎ ＝Ｓｍａｘ

１－
（Ｓｍａｘ－Ｊｍｉｎ）

２

８ＪｒＳｒ
Ｊｍｉｎ ＜Ｓｍａｘ，Ｓ

ｃ ＜Ｊｃ

（Ｊｍａｘ－Ｓｍｉｎ）
２

８ＪｒＳｒ
Ｊｍｉｎ ＜Ｓｍａｘ，Ｓ

ｃ≥ Ｊｃ

０ Ｊｍａｘ ＜Ｓ















ｍｉｎ

（３３）
因此，综合式（２９）与式（３３）可知，贮箱应力

强度的任意可靠状态均可由 η∈［０，＋∞）来表
示。当 η＞１时，表示贮箱应力强度处于完全可
靠状态，η值表示贮箱的剩余应力强度；当 η＝０
时，表示贮箱处于完全失效状态；当 ０＜η＜１时，
表示贮箱应力强度处于非完全可靠状态，η值表
示贮箱的应力强度可靠度；当 η＝１时，表示贮箱
处于完全可靠与非完全可靠的临界状态。

３　实例验证

３．１　等效应力区间凸集确定
基于材料强度理论，根据贮箱椭球下底、上底

与贮箱圆柱筒的应力分布情况，等效应力 σｅ定
义为

σｅ ＝
ｍａｘ（σ１，σ２）　　　 σ１ ＞０，σ２ ＞０

σ１ ＋ σ２
{ 其他

（３４）

式中：σ１为经向应力；σ２为环向应力。
以某型火箭推进剂贮箱参数（如表 １所示）

为例，进行实例验证分析。

贮箱通常由铝合金壁板焊接而成，其壁厚

表 １　贮箱及推进剂参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔａｎｋａｎｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ

参　数 ｍ ａ／ｍｍ ｈ／ｍｍ ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ΔＰ／Ｐａ

数　值 １．６ １６６９ ８０８０ １４５８ １０１３２５

３８３２
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是影响贮箱应力强度可靠性的重要参数，某型火

箭贮箱椭球下底、上底的壁厚参数，如表２所示。
根据式（８）、式（９）与式（１１），取 ｎ＝１，可得

椭球下底经向应力与环向应力，如图５所示。
据图５可知，贮箱椭球下底经向应力与环向

应力，均沿 ｙｂ的方向逐渐增大，但在不同壁厚壁
板的焊接处存在明显的应力阶跃现象。椭球下底

经向应力始终为拉应力，即 σｂ１＞０。椭球下底环
向应力于０．４６３ｍ处，由压应力转变为拉应力

σｂ２ ＜０ ｙｂ ＜０．４６３ｍ

σｂ２≥０ ｙｂ≥０．{ ４６３ｍ
（３５）

假设椭球上底壁厚在对应区间内呈线性变

化，对 δｒ进行线性化转换，可得

δｒ＝

３．５
６９５
ｙｒ＋０．００２　　０≤ ｙｒ＜６９５ｍｍ

２．５
３４８
ｙｒ＋

０．３５０５
３４８

６９５ｍｍ≤ ｙｒ≤{ ｂ
（３６）

根据式（１７）、式（１８）与式（３６），可得椭球上
底经向应力与环向应力，如图６所示。

由于椭球上底为变壁厚设计，据图６可知，椭
球上底经向应力与环向应力的阶跃现象得到了改

善。椭球上底经向应力沿 ｙｒ方向逐渐增大，始终
为拉应力即 σｒ１＞０。椭球上底环向应力于０．４４２ｍ
处，由压应力转变为拉应力，即

σｒ２ ＜０　　ｙｒ＜０．４４２ｍ

σｒ２≥０　　ｙｒ≥０．
{ ４４２ｍ

（３７）

贮箱圆柱筒由化铣铝合金壁板焊接而成，通

常采用内加筋网格结构，可将贮箱内加筋网格结

构转化为等效壁厚
［１７］

表 ２　下底、上底壁厚参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｉｃｋｎｅｓｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｂｏｔｔｏｍａｎｄｒｏｏｆ

区间／ｍｍ δｂ／ｍｍ δｒ／ｍｍ

０≤ｙｂ（ｙｒ）＜６９５ ２．３ ２．０～５．５

６９５≤ｙｂ（ｙｒ）≤ｂ ３．８ ６．０～８．５

图 ５　下底经向应力与环向应力

Ｆｉｇ．５　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌｓｔｒｅｓｓａｎｄｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｏｆｂｏｔｔｏｍ

δｅ ＝δｃ＋
Ａ
ｄ

（３８）

式中：Ａ为加筋截面积；ｄ为加筋肋间距。某型火
箭贮箱圆柱筒壁厚 δｃ为３．５ｍｍ，肋间距 １９５ｍｍ、
肋高１２ｍｍ、肋宽 １０ｍｍ，据式（３８）可得圆柱筒等
效壁厚 δｅ为４．１ｍｍ。

在内部增压、最大弯矩与轴向压力的共同作

用下，贮箱圆柱筒的轴压失稳临界应力 σｉ为

σｉ＝
Ｅδｃ
Ｒ ≥ σｃ１ （３９）

式中：Ｅ为弹性模量，取７０ＧＰａ。
在研究贮箱圆柱筒应力强度可靠性时，必须

要保证贮箱圆柱筒的轴压稳定性。因此，将σｃ１取
为确保贮箱圆柱筒处于轴压稳定状态的轴压失稳

临界压应力 －σｉ。
根据式（２３）、式（３８）与式（３９），取 ｎ＝１，可

得贮箱圆柱筒经向应力与环向应力，如图７所示。
据图 ７可知，贮箱圆柱筒经向应力与 ｙｃ无

关，始终为压应力；贮箱圆柱筒环向应力随 ｙｃ的
增加呈逐渐递增的线性分布，始终为拉应力。

根据贮箱椭球下底、上底及贮箱圆柱筒的

图 ６　上底经向应力与环向应力

Ｆｉｇ．６　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌｓｔｒｅｓｓａｎｄｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｏｆｒｏｏｆ

图 ７　圆柱筒经向应力与环向应力

Ｆｉｇ．７　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌｓｔｒｅｓｓａｎｄｈｏｏｐｓｔｒｅｓｓｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒ

４８３２
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经向应力与环向应力分布，结合式（３４），将等效
应力转换为区间凸集的形式，如表３所示。

表 ３　等效应力区间凸集

Ｔａｂｌｅ３　Ｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘｓｅｔｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓ
ＭＰａ

结　构 Ｓｍｉｎ Ｓｍａｘ

下底 ６６．２７ １３７．１３

上底 １５．９１ ６５．９６

圆柱筒 ２１３．２５ ２６１．２０

３．２　区间凸模型可靠性分析
推进剂贮箱作为大型焊接结构，由于其焊接

缺陷、应变裂纹及外界振动等不确定因素，导致其

临界应力强度 σｓ远小于材料极限应力强度 σｕ，
在实际应用过程中存在高度的不确定性，难以获

得其真实的概率分布，通常根据试验获得的削弱

系数来表示，即

σｓ ＝ｋσｕ （４０）
式中：ｋ为材料极限强度削弱系数；σｕ为材料极
限应力，取４１５ＭＰａ。

本文由区间凸集的形式来表示贮箱临界应力

的不确定性，在 ｋ分别为 ０．７、０．８，０．６、０．７和
０．５、０．６的３种情况下，确定相应的临界应力区
间凸集，计算出贮箱应力强度可靠性指标，如表 ４
所示。

ηｅ为在结构安全可靠性研究中，广泛应用的

椭球凸模型非概率可靠性指标
［１８］

ηｅ ＝
Ｊｃ－Ｓｃ

（Ｊｒ）２＋（Ｓｒ）槡
２

（４１）

将本文方法计算所得的可靠性指标 η与椭
球凸模型可靠性指标 ηｅ进行对比分析可知：当贮
箱处于完全可靠状态时，均存在 η＜ηｅ，表明在相
同条件下，本文方法计算出的贮箱剩余强度小于

椭球凸模型计算出的剩余强度，即可靠性指标 η
可以得到更为保守的可靠性评估结果。在实际应

用中，推进剂贮箱对可靠性具有较高的要求，η更
适合于对贮箱应力强度的可靠性进行评估。

当 ｋ为０．５、０．６时，贮箱椭球下底、上底等效
应力与临界应力区间凸集，如图８、图９所示。

表 ４　贮箱应力强度可靠性指标

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｔｒｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｏｆｔａｎｋ

结　构 指　标 ｋ＝０．７，０．８ ｋ＝０．６，０．７ ｋ＝０．５，０．６

下底
η ３．７３ ２．９９ ２．２５
ηｅ ５．１０ ４．０９ ３．０８

上底
η ５．９１ ５．００ ４．０９
ηｅ ８．３２ ７．０４ ５．７６

圆柱筒
η １．６６ ０．９６ ０．３２
ηｅ ２．３３ １．０３ －０．２８

　　据图８、图９可知，当 ｋ为０．５、０．６时，贮箱椭
球下底、上底等效应力与临界应力区间凸集始终

存在 Ｊｍｉｎ＞Ｓｍａｘ，贮箱处于完全可靠状态。据表 ４
可知，此时 η值分别为 ２．２５、４．０９，即 η＞１，表示
贮箱椭球下底、上底处于完全可靠状态。同理，当

ｋ分别为０．６、０．７和 ０．７、０．８时，贮箱椭球下底、
上底的完全可靠状态与 η的评估结果一致。

当 ｋ分别为０．５、０．６、０．７时，贮箱圆柱筒等
效应力与临界应力区间凸集，如图１０所示。

图 ８　下底等效应力与临界应力

Ｆｉｇ．８　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｓｔｒｅｓｓｏｆｂｏｔｔｏｍ

图 ９　上底等效应力与临界应力

Ｆｉｇ．９　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｓｔｒｅｓｓｏｆｒｏｏｆ

图 １０　圆柱筒等效应力与临界应力

Ｆｉｇ．１０　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｓｔｒｅｓｓｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒ

５８３２
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据图１０可知，当 ｋ为 ０．７、０．８时，贮箱圆柱
筒等效应力与临界应力区间凸集有 Ｊｍｉｎ＞Ｓｍａｘ，贮
箱处于完全可靠状态，与 η的评估结果一致。当
ｋ为０．６、０．７时，贮箱圆柱筒等效应力与临界应
力区间凸集有 Ｊｍｉｎ＜Ｓｍａｘ，即贮箱处于非完全可靠
状态。据表 ４可知，此时贮箱的 ηｅ值为 １．０３，表
示贮箱仍为完全可靠状态。而本文方法求得的 η
值为０．９６，表示贮箱处于非完全可靠状态，可靠
度为０．９６，与实际相符。

当 ｋ为０．５、０．６时，贮箱圆柱筒等效应力与
临界应力区间凸集有 Ｓｃ＜Ｊｃ，贮箱处于非完全可
靠状态。据表 ４可知，ηｅ值为 －０．２８，表明贮箱
处于非完全可靠状态，但并不能评估贮箱的可靠

度。而本文方法求得的 η值为 ０．３２，表明贮箱处
于非完全可靠状态，且其可靠度为０．３２。

综上所述，η不仅可以准确的表示贮箱应力
强度的完全可靠状态，而且可以将贮箱应力强度

的非完全可靠状态规范量化到０～１范围内，表示
贮箱处于非完全可靠状态下的可靠度。

４　结　论

１）贮箱壁厚的变化会造成贮箱椭球下底、上
底应力的阶跃现象，壁厚的线性化设计可削弱应

力的阶跃现象，为贮箱的优化设计提供参考。

２）贮箱应力强度区间凸模型可靠性指标
η＞１时，可准确评估贮箱的完全可靠状态，与贮
箱应力强度的真实可靠状态相符。

３）应用可靠性指标 η可将贮箱应力强度的
非完全可靠状态量化到［０，１］区间，表示贮箱处
于非完全可靠状态下的可靠度。
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ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＳａｆｅｔｙ，１９９４，１４（４）：２２７２４５．

［８］ＥＬＩＳＨＡＫＯＦＦＩ，ＢＥＮＨＡＩＭＹ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｔｈｉｎｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌ

ｓｈｅｌｌｕｎｄｅｒｉｍｐａｃｔｗｉｔｈｌｉｍｉｔｅｄｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｉｔｓ

ｉｎｉｔｉａｌｉｍｐｅｒｆｅｃｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＳａｆｅｔｙ，１９９０，８（１）：

１０３１１２．

［９］邱志平，胡永明．椭球凸模型非概率可靠性度量和区间安全

系数的关系［Ｊ］．计算力学学报，２０１６，３３（４）：５２２５２７．

ＱＩＵＺＰ，ＨＵＹＭ．Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｏｆｎｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｒｅｌｉａｂｉｌｉ

ｔｙｍｅａｓｕｒｅｓｂａｓｅｄｏｎｅｌｌｉｐｓｏｉｄａｌｃｏｎｖｅｘｍｏｄｅｌａｎｄｉｎｔｅｒｖａｌｓａｆｅ

ｔｙｆａｃｔｏｒｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

２０１６，３３（４）：５２２５２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］王晓军．不确定初始几何缺陷杆动态屈曲失效分析［Ｊ］．北

京航空航天大学学报，２０１１，３７（１２）：１４８４１４８９．

ＷＡＮＧＸＪ．Ｄｙｎａｍｉｃｂｕｃｋｌｉｎｇｆａｉｌｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｏｄｗｉｔｈｕｎ

ｃｅｒｔａｉｎｉｎｉｔｉａｌｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｉｍｐｅｒｆｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１，３７（１２）：

１４８４１４８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＷＡＮＧＲＸ，ＷＡＮＧＸＪ，ＷＡＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｍｐｕｔａ

ｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｎｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｌｉｎｅａｒｓｔｒｕｃ

ｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＭｅｃｈａｎｉｃａＳｏｌｉｄａＳｉｎｉｃａ，２０１６，２９（３）：

２８４３０１．

［１２］ＪＩＡＮＧＣ，ＢＩＲＧ，ＬＵＧＹ，ｅｔａｌ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ

ｕｓｉｎｇｎｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｃｏｎｖｅｘｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅｔｈｏｄｓｉｎ

ＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１３，２５４：８３９８．

［１３］ＧＵＯＳＸ，ＬＵＺＺ．Ａｎｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｒｏｂｕｓｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｂｕｔｂｏｕｎｄｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＭｏｄｅｌｌｉｎｇ，

２０１４，２６：３１５．

［１４］ＣＯＵＲＴＯＩＳＣ，ＤＥＮＵＩＴＭ．Ｂｏｕｎｄｓｏｎｃｏｎｖｅｘｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｕｎｃ

ｔｉｏｎｓｗｉｔｈｋｎｏｗｎｆｉｒｓｔｍｏｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃｓａｎｄＳｔａｔｉｓｔｉｃｓ，

２００７，１７７（１）：３６５３７７．

［１５］ＫＡＲＵＮＡＫ，ＭＡＮＯＨＡＲＣＳ．Ｉｎｖｅｒｓｅｐｒｏｂｌｅｍｓｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ

ｓａｆｅｔｙａｎａｌｙｓｉｓｗｉｔｈｃｏｍｂｉｎｅｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃａｎｄｎｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｓ

ｔｉｃｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１７，１５０：

１６６１７５．

［１６］赵亮．大直径薄壁箱体结构力学分析与精细优化设计［Ｄ］．

大连：大连理工大学，２０１５：３２３６．

ＺＨＡＯＬ．Ｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｒｅｆｉｎｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ

ｌａｒｇｅｄｉａｍｅｔｅｒａｎｄｔｈｉｎｗａｌｌｅｄｔａｎｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｄ］．Ｄａｌｉａｎ：

ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５：３２３６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］刘雨均．运载火箭总体与结构［Ｍ］．北京：国防工业出版社，

２００３：２０６２１７．

ＬＩＵＹＪ．Ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｏｖｅｒａｌｌａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｎａ

ｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３：２０６２１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］张娜．非概率可靠度理论相关问题研究［Ｄ］．柳州：广西科
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　第 １１期 辛腾达，等：不确定条件下贮箱区间凸模型可靠性评估

技大学，２０１５：１７２２．

ＺＨＡＮＧＮ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｎｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ［Ｄ］．Ｌｉ

ｕｚｈｏｕ：ＧｕａｎｇｘｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５：

１７２２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　辛腾达　男，博士研究生。主要研究方向：飞行器测试与发射。

崔村燕　女，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：航天

发射安全。

Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｔａｎｋｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
ｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘｍｏｄｅｌ

ＸＩＮＴｅｎｇｄａ１，ＷＡＮＧＨｕａ２，ＣＵＩＣｕｎｙａｎ２，，ＺＨＡＯＪｉｇｕａｎｇ３，ＨＡＮＸｉａｎｇｙａｎｇ１

（１．ＧｒａｄｕａｔｅＳｃｈｏｏｌ，ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ；

３．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＯｐｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｏｆｌｉｑｕｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔａｎｋｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉ
ｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｔａｎｋｓｔｒｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｔａｎｋｓｔｒｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄ
ｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘｍｏｄｅｌｔｈｅｏｒｙ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔａｎｋｉｓａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｄｅｒｉｖｅｄｂａｓｅｄ
ｏｎｔｈｅｌｉｑｕｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔａｎｋｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓｉｓｃｏｎｆｉｒｍｅｄｔｈｒｏｕｇｈｃｏｍｂｉｎｉｎｇ
ｗｉｔｈｔｈｅｓｔｒｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈｔｈｅｏｒｙ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｔｒｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｔｈｅｏｒｙａｎｄｔｈｅａｒｅａｒａｔｉｏｏｆ
ｒｅｇｕｌａｒｉｚｅｄｉｎｔｅｒｖａｌｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｅｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘｍｏｄｅｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｏｆｔａｎｋｓｔｒｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈｉｓｄｅｆｉｎｅｄ．Ｆｉｎａｌ
ｌｙ，ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｃｔｕａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｅｒｏｃｋｅｔｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔａｎｋ，ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｔｈｒｏｕｇｈ
ｔｒａｎｓｆｏｒｍｉｎｇｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｓｔｒｅｓｓｉｎｔｏｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘｓｅｔｆｏｒｍ，ａｎｄｔｈｅｎｉｔｉｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈ
ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｌｌｉｐｓｏｉｄｃｏｎｖｅｘｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘ
ｍｏｄｅｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｃａｎｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅｔａｎｋ’ｓｅｎｔｉｒｅｌｙｒｅｌｉａｂｌｅｓｔａｔｅｓａｃｃｕｒａｔｅｌｙ，ａｎｄｃａｎｑｕａｎｔｉｚｅｔｈｅｒｅｌｉａ
ｂｉｌｉｔｙｄｅｇｒｅｅｏｆｔａｎｋ’ｓｎｏｎｅｎｔｉｒｅｌｙｒｅｌｉａｂｌｅｓｔａｔｅｓｉｎｔｏｔｈｅｉｎｔｅｒｖａｌｏｆ［０，１］．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔａｎｋ；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ；ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；ｓｔｒｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈ；ｉｎｔｅｒｖａｌｃｏｎｖｅｘｍｏｄｅｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０６１５１６：４１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０６１５．０９４９．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍ（２０１６ＳＹ４１Ａ０００７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１３６６１３１５６６８＠１２６．ｃｏｍ
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２０１８年 １１月
第４４卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
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基于可调度性排序的时间触发调度表生成方法

宋梓旭，李峭，汪晶晶，熊华钢

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：时间触发以太网（ＴＴＥ）静态调度表的生成依据可满足性模理论（ＳＭＴ）；如
果时间触发（ＴＴ）流量集合的规模较大，需要分批选取流量子集进行增量化调度求解，选取的
次序对于计算耗时具有显著的影响。采用严格周期利用率因子（ＳＰＵ）量化各条流量的可调度
性，按照调度难度降序分批选取流量组成流量子集，并依次对流量子集进行 ＳＭＴ求解，同时采
用可调度性检查和约束缩减措施，提出并形成了一种基于可调度性排序的增量化时间触发调

度表生成方法。在求解过程中，如果出现局部不可调度的情况，则进行回溯操作；同时引入干

涉时间作为已调度集合对于未调度集合的联合约束条件，大规模缩减了这两种集合之间的约

束数量，进一步提高了求解效率。案例研究表明，与随机排序、周期升序和可调度难度升序的

增量化调度方法相比，该方法的回溯次数随系统规模增长的速度显著降低。

关　键　词：时间触发以太网 （ＴＴＥ）；时间触发 （ＴＴ）流量；增量化调度；可调度性；流
量排序；约束缩减

中图分类号：Ｖ２４７；ＴＰ３９３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３８８０８

　　时间触发以太网（ＴＴＥ）［１］是支持时间触发、
速率约束和普通以太网流量的综合化网络互连技

术，其中时间触发（ＴＴ）流量的发送、转发和接收
时刻由静态调度表决定，具有严格的时间确定性，

适用于航空、航天、车辆等高安全关键性应用领

域
［２４］
。ＴＴ流量调度涉及包含无冲突约束、路径

依赖约束等在内的多种约束条件，推出 ＴＴＥ的
ＴＴＴｅｃｈ公司的科研人员提出采用可满足性模理
论（ＳＭＴ）约束求解的时间触发调度表生成方
案

［５］
。ＳＭＴ求解器［６］

本质上只能蛮力搜索调度

表的可行解，随着流量规模的扩大，为了降低每次

搜索的规模，采用增量化的调度表生成方法，一次

只求解一个流量子集的调度表
［５］
。然而，如果不

考虑可调度性对求解过程的影响，且在每次输入

流量子集的时候不对约束条件进行缩减，仍然经

常出现长期不停机的情况。

对于具有严格周期性要求的 ＴＴ流量［７］
，可

调度性的分析与测试方法可以借鉴文献［８］引入
的干涉时间的概念，以及文献［９１０］关于多处理
器下严格周期任务可调度性判定的相关方法，进

而将严格周期可调度性的测试方法引入到 ＴＴ流
量调度表增量化生成中；更进一步，笔者发现

ＳＭＴ增量化求解过程不仅受限于是否可调度，而
且其计算效率和回溯次数与流量集合可调度的难

易程度有关。

本文的贡献在于，提出了一种基于可调度性

排序的增量化时间触发调度表生成方法。不仅可

以通过 ＴＴ可调度性测试先排除完全不可调度的
情况，而且在 ＳＭＴ增量化求解过程中，充分认识
到严格周期利用率因子（ＳＰＵ）［１１］对于 ＴＴ流量可
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　第 １１期 宋梓旭，等：基于可调度性排序的时间触发调度表生成方法

调度性的综合量化能力，依据 ＳＰＵ值对流量按调
度难度降序排列，在给定的求解步长下将流量分

批，组成可调度性能依次递减的流量子集，先难后

易增量化求解；并且，通过计算已调度集合对未调

度集合的干涉时间得到未调度流量发送时刻的可

行范围，起到缩减约束数量的作用，使计算效率不

仅优于原始的 ＳＭＴ调度求解方法［５］
，而且在网络

规模较大的情况下，回溯次数显著低于随机和周

期升序排序的增量化调度方法。另外，在“干涉

时间”的论证过程中，给出一种基于时间轴延拓

的干涉时间计算方法；与原来的将每个消息传输

时刻对周期取模
［８］
的方法相比，更加易于理解。

本文首先介绍了 ＴＴ流量的调度约束条件，
并归纳了单网段下新增 ＴＴ流量的可调度性判定
规则；其后，详细阐明基于可调度性排序的 ＴＴ流
量增量化调度表生成方法；最后，通过案例研究和

对照组实验展示了本文所提出的调度方法的高

效性。

１　ＴＴ流量的调度约束条件

ＴＴＥ的物理拓扑可表示为一个无向图 Ｇ＝
（Ｖ，Ｅ），其中节点集 Ｖ代表端系统和交换机，边集
Ｅ代表连接节点的物理通信链路。物理链路仅存
在于交换机节点间或一个交换机和一个端系统节

点间；每条物理链路（电／光缆）都是全双工通信，
以（ｖ１，ｖ２）表示，其中 ｖ１，ｖ２∈Ｖ；而物理链路中包
含的双向数据流链路（ＤａｔａｆｌｏｗＬｉｎｋ，ＤＬ），以［ｖ１，
ｖ２］和［ｖ２，ｖ１］来表示。

在 ＴＴＥ中，每条 ＴＴ流量都以帧（消息）的形
式周期性地传输。设 ＦＴＴ＝｛ｆ１，ｆ２，…，ｆｎ｝为一个
包含 ｎ条 ＴＴ流量的集合，每条流量 ｆｉ都有且仅
有一个源节点（端系统），并通过树状路径 Ｐｉ连
接到一个或多个目的节点（端系统）。这种树状

路径 Ｐｉ可以表示为一组数据流链路的集合，即
Ｐｉ＝｛Ｌｉ，１，Ｌｉ，２，…，Ｌｉ，ｍ｝。

用一个四元组来表示一条 ＴＴ流量 ｆｉ：
ｆｉ ＝｛ｐｉ，ｌｉ，Ｐｉ，ｏｉ｝ （１）
式中：ｐｉ为流量的周期；ｌｉ为帧长（消息的传输时
间）；ｏｉ为一个集合，表示流量 ｆｉ在其经过的所有
数据流链路上的起始发送时刻（第 １个帧的发送
时刻），即 ｏｉ＝｛ｏ

（Ｌｉ，１）
ｉ ，ｏ（Ｌｉ，２）ｉ ，…，ｏ（Ｌｉ，ｍ）ｉ ｝。因为 ＴＴ

流量基于严格周期发送，即流量 ｆｉ在链路 Ｌｉ，ｋ上

的任意第 ｒ个帧的发送时刻为 ｏ（Ｌｉ，ｋ）ｉ，ｒ ＝ｏ（Ｌｉ，ｋ）ｉ，１ ＋
（ｒ－１）ｐｉ，所以只需考虑第 １个帧的发送时刻，此

后令 ｏ（Ｌｉ，ｋ）ｉ ＝ｏ（Ｌｉ，ｋ）ｉ，１ 。在实际应用中，选取合适的

时间单位将 ｐｉ和 ｌｉ规范为正整数，且令 ｏ
（Ｌｉ，ｋ）
ｉ 的

取值为非负整数。

在 ＴＴＥ中，ＴＴ流量的起始发送时刻 ｏｉ需要

满足一系列的约束条件
［５，７，１２］

。

１）流量周期约束。任意一条 ＴＴ流量的第 １
个帧在其经过的所有数据流链路上的派发时刻应

限制在第１个周期内。
０≤ ｏ（Ｌｉ，ｋ）ｉ ≤ ｐｉ－ｌｉ
　　 ｆｉ∈ ＦＴＴ，ｏ

（Ｌｉ，ｋ）
ｉ ∈ ｏｉ，Ｌｉ，ｋ∈ Ｐｉ （２）

２）无冲突约束。任意一条数据流链路上，不
同流量的帧发送时间区间互不重叠。即对于

ｆｉ∈ＦＴＴ和 ｆｊ∈ＦＴＴ，且 ｉ≠ｊ，如果它们经过某条相
同的数据流链路 Ｌｉ，ｋ＝Ｌｊ，ｈ，则对于取值范围为

０，１，…，
ＬＣＭ（ｐｉ，ｐｊ）

ｐ{ }
ｉ

的任意负整数 ａ和取值范

围为 ０，１，…，
ＬＣＭ（ｐｉ，ｐｊ）

ｐ{ }
ｊ

的任意非负整数 ｂ，要

求式（３）和式（４）同时成立；其中 ＬＣＭ（ｐｉ，ｐｊ）为
ｐｉ和 ｐｊ的最小公倍数。

ａｐｉ＋ｏ
（Ｌｉ，ｋ）
ｉ ≥ ｂｐｊ＋ｏ

（Ｌｊ，ｈ）
ｊ ＋ｌｊ （３）

ｂｐｊ＋ｏ
（Ｌｊ，ｈ）
ｊ ≥ ａｐｉ＋ｏ

（Ｌｉ，ｋ）
ｉ ＋ｌｉ （４）

３）路径依赖约束。ＴＴ流量的单跳延迟有范
围限制。ｍｉｎ（ｄｈｏｐ）为单跳延迟下限，由物理链路
固定传输延迟决定；ｍａｘ（ｄｈｏｐ）为单跳延迟上界，
由交换机的内存大小决定。

ｍｉｎ（ｄｈｏｐ）≤ ｏ
［ｖｙ，ｖｚ］
ｉ －ｏ［ｖｘ，ｖｙ］ｉ ≤ ｍａｘ（ｄｈｏｐ）

　　ｆｉ∈ ＦＴＴ，［ｖｘ，ｖｙ］，［ｖｙ，ｖｚ］∈ Ｐｉ （５）
４）中继同步约束。对于多播流量 ｆｉ，由相同

节点分叉出的路径上消息的发送时刻相同。

ｏ［ｖｘ，ｖｙ］ｉ ＝ｏ［ｖｘ，ｖｚ］ｉ

　　ｆｉ∈ ＦＴＴ，［ｖｘ，ｖｙ］，［ｖｘ，ｖｚ］∈ Ｐｉ （６）
５）端到端传输约束。限定流量从源节点到

目 的 节 点 的 端 到 端 最 大 允 许 传 输 延 迟 为

ｍａｘ（ｄｌａｔｅｎｃｙ）。设流量 ｆｉ有 Ｑ个目的节点（Ｑ为正
整数，Ｑ≥１），不失一般性，令源节点对应的起始
链路序号为 １，对应目的节点的末端链路序号为
ｍｑ（ｑ＝１，２，…，Ｑ）。

ｏ（Ｌｉ，ｍｑ）ｉ －ｏ（Ｌｉ，１）ｉ ＜ｍａｘ（ｄｌａｔｅｎｃｙ）
　　ｑ＝１，２，…，Ｑ （７）

６）应用层约束。在应用层，由于不同的 ＴＴ
流量有不同的任务要求，所以可限定从同一端系

统节点出发的所有 ＴＴ的起始发送时刻的最小间
隔 δ［１３］，设所有 ＴＴ源端起始链路序号均为１。

ｏ（Ｌｉ，１）ｉ －ｏ（Ｌｊ，１）ｊ ≥ δ

　　ｆｉ，ｆｊ∈ ＦＴＴ，ｉ≠ ｊ，Ｌｉ，１ ＝Ｌｊ，１ （８）
　　７）协议控制帧（ＰＣＦ）约束。在 ＴＴＥ中，各个

９８３２
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通信节点本地时钟的同步，通过时钟同步消息的

交换来实现，这种时钟同步消息即 ＰＣＦ帧。因
此，ＰＣＦ帧的传输相比普通 ＴＴ流量有更高的优
先级，即 ＴＴ流量的调度不能与 ＰＣＦ帧占用的时
间资源冲突。

２　新增 ＴＴ流量的单网段可调度性

ＴＴ流量遵循严格周期调度的形式。在某一
条数据流链路（单网段）上的 ＴＴ流量调度问题等
价于单处理器下的严格周期任务调度问题。第 １
节中约束１）、约束２）决定了 ＴＴＥ网络整体配置的
可行性，是新增 ＴＴ流量在每个网段必须满足的条
件。由于这些必要性条件易于检查，在 ＳＭＴ求解
之前可以快速排除不满足无冲突约束的新增流量。

将文献［１０］中的严格周期任务的判定条件
推广到 ＴＴ流量，作为单网段可调度性的判定
依据。

定理１　对ｆｉ，ｆｊ∈ＦＴＴ，ｉ≠ｊ，若有 Ｌｉ，ｋ∈Ｐｉ，
Ｌｊ，ｈ∈Ｐｊ，Ｌｉ，ｋ，Ｌｊ，ｈ∈Ｐｉ∩Ｐｊ且设 Ｌｉ，ｋ和 Ｌｊ，ｈ是同一条
数据链路，则２条流量在这条数据流链路上无冲
突传输的充要条件如式（９）所示：
ｌｉ≤ （ｏ

（Ｌｊ，ｈ）
ｊ －ｏ（Ｌｉ，ｋ）ｉ ）ｍｏｄｇｉ，ｊ≤ ｇｉ，ｊ－ｌｊ （９）

式中：ｇｉ，ｊ为 ｐｉ和 ｐｉ的最大公约数。
　　设网络中已存在具有可行调度的流量集合
ＦＴＴ＝｛ｆ１，ｆ２，…，ｆｎ｝，需要考查新增单条流量 ｆｒ在
其某个数据流链路 Ｌｒ，ｓ上的可调度性问题。

借鉴文献［８］的“干涉时间”概念，即待考查
的流量经过的某一条数据流链路Ｌｒ，ｓ，存在已获得
调度的其他流量，则在新增流量 ｆｒ一个周期内的
时间单元集合 Ｔｒ＝｛０，１，…，ｐｒ－２，ｐｒ－１｝中会有
部分单元已占用。对于给定的某条已获得调度的

流量，可以将其每个消息的释放时刻对 ｐｒ取模
［８］

评价其对于新增流量的干涉情况；但本文给出并

证明的方法（参见定理２）是从已存在流量的初始
时刻合理延拓时间轴，在一些离散时刻进行检测，

同样可以得到干涉情况，且具有更直观的效果。

定理 ２（基于时间轴延拓的干涉时间计算方
法）　网络中 ２条流量 ｆｉ、ｆｒ，若存在 Ｌｉ，ｋ∈Ｐｉ、
Ｌｒ，ｓ∈Ｐｒ，且恰好 Ｌｉ，ｋ和 Ｌｒ，ｓ是同一条数据链路（记
为 Ｌｉ，ｋ＝Ｌｒ，ｓ），则流量 ｆｉ在该数据链路上对 ｆｒ干
涉的时间单元集合 Ｉ（ｉ，ｋ，ｒ，ｓ）可由式（１０）计算
得到：

Ｉ（ｉ，ｋ，ｒ，ｓ）＝｛ｔｍｏｄｐｒ ｔ＝ｏ
（Ｌｉ，ｋ）
ｉ ＋α＋βｇｉ，ｒ｝

（１０）
式中：ｔ为离散时间点；ｇｉ，ｒ为 ｐｉ和 ｐｒ的最大公约

数；α和 β为非负整数，取值为 α＝０，１，…，（ｌｉ－
１）和 β＝０，１，…，（ｐｒ／ｇｉ，ｒ－１）。

证明　为保证２条流量 ｆｉ和 ｆｒ无冲突传输，

由式（９）可得，ｏＬｒ，ｓｒ 不能选取（会发生冲突）的全

部时间单元在［ｏＬｉ，ｋｉ ＋β
～

ｇｉ，ｒ，ｏ
Ｌｉ，ｋ
ｉ ＋ｌｉ＋β

～

ｇｉ，ｒ）区间，
其中珘β为任意整数。显然，这些时间单元以 ｇｉ，ｒ为
周期无限延伸；由于 ｇｉ，ｒ能整除 ｐｒ，这些冲突时间
单元也以 ｐｒ周期性重复，从而可以任取时间轴上
长度为 ｐｒ的区间，将其中的冲突时间单元对 ｐｒ取
模即可得 Ｉ（ｉ，ｋ，ｒ，ｓ）；运算中β

～
的取值范围限制为

｛０，１，…，（ｐｒ／ｇｉ，ｒ－１）｝，被重新记为 β。 证毕

根据定理 ２，可以求出流量集合 ＦＴＴ在链路
Ｌｒ，ｓ上对 ｆｒ的全部干涉时间单元集合：Ｉａｌｌ（ｒ，ｓ）＝

∪
ｆｉ∈ＦＴＴ，Ｌｉ，ｋ＝Ｌｒ，ｓ

Ｉ（ｉ，ｋ，ｒ，ｓ）。

然后，再计算排除干涉时间单元后 Ｔｒ中剩余
的连续空闲时间长度的最大值，若该值大于等于

ｌｒ，则 ｆｒ在 Ｌｒ，ｓ上可以严格周期调度
［８］
。引用文

献［９］中定义的函数 ＬＬＣ（Ｓ
～
）来表示一个非空集

合Ｓ
～
中连续整数的最长长度。因此，新增流量 ｆｒ

在其任意一条数据流链路 Ｌｒ，ｓ（ｓ＝１，２，…，ｍ）上
可以无冲突传输的充要条件为

ＬＬＣ（Ｔｒ＼Ｉａｌｌ（ｒ，ｓ））≥ ｌｒ （１１）

３　增量化 ＴＴ调度表生成方法

３．１　方法步骤
基于可调度性排序的增量化 ＴＴ调度表生成

方法的总体步骤如下：

步骤１　先对集合 ＦＴＴ进行可调度性测试，具
体包括端系统测试和交换机测试：如果测试未通

过，则返回“不可调度”；若测试通过，继续步骤２。
步骤 ２　通过计算 ＴＴ流量的 ＳＰＵ，将集合

ＦＴＴ中的流量按照可调度性由难到易的顺序进行
排序，排序结果对应为 ＴＴ流量序列 ＲＴＴ ＝［ｆＲ１，
ｆＲ２，…，ｆＲｎ］。

步骤３　每次增加的流量条数被称为 ＳＭＴ增
量化求解的“步长”，记为变量 Δ，并设当前待求
解流量的序号范围为 Ｂ～Ｅ（即 Ｅ＝Ｂ＋Δ－１）；初
始化参数：Ｂ＝１，Ｅ＝Δ；并在 ＳＭＴ求解器中创建
一个逻辑上下文语境，用于存储添加的约束，记作

“ＣＴＸ”。
步骤４　清空 ＣＴＸ，并根据第 １节所述，生成

待调度流量集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ＝｛ｆＲｉ ｉ＝Ｂ，Ｂ＋１，…，Ｅ｝
的调度约束，并将生成约束增加到 ＣＴＸ中；其中
“无冲突约束”和“应用层约束”均包含两部分，即

“已调度流量集合 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ＝｛ｆＲｉ ｉ＝１，２，…，Ｂ－１｝

０９３２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 宋梓旭，等：基于可调度性排序的时间触发调度表生成方法

和待调度集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ之间”、“待调度集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ
内部”，其他约束只需考虑待调度集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ
内部。

步骤５　调用 ＳＭＴ求解器检查 ＣＴＸ的可满
足性，若“满足”，则可从 ＳＭＴ求解器中获取满足
ＣＴＸ中所有约束的一个模型（ｍｏｄｅｌ），它是待调
度集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ中流量发送时刻的一组可行解，记
录之，执行步骤６；若“不满足”，执行步骤７。

步骤 ６　调整参数：Ｂ＝Ｅ＋１，Ｅ＝ｍｉｎ（Ｂ＋
Δ－１，ｎ）；若 Ｂ＞Ｅ，结束调度方法，返回“调度成
功”，否则继续步骤４。

步骤７　若 Ｂ＝１，结束调度方法，返回“调度
失败”；否则，执行回溯操作：Ｂ＝ｍａｘ（Ｂ－Δ，１），
继续步骤４。

３．２　ＴＴ可调度性测试

类比于文献［１０］中严格周期任务调度意义
下的厚度概念，定义一组 ＴＴ流量 ＦＴＴ＿ｇｒｏｕｐ＝｛ｆ１，
ｆ２，…，ｆｍ｝的厚度 ＣＴＴ＿ｇｒｏｕｐ为按严格周期形式传输
ＴＴ集合 ＦＴＴ＿ｇｒｏｕｐ中所有流量所需的数据流链路的
数目。

将多处理器下严格周期任务的可调度性分析

方法
［９］
推广到流量厚度 ＣＴＴ＿ｇｒｏｕｐ的计算中。将集

合 ＦＴＴ＿ｇｒｏｕｐ中的 ＴＴ流量逐条放到数据流链路上；
在已有的 ＴＴ流量的基础上，由于只是逐条增加，
并不涉及新增流量之间的可调度性计算；该方法

的关键是判断单个数据流链路在已调度的 ＴＴ流
量基础上，是否能够无冲突传输新增的某条 ＴＴ
流量，这一判断可以利用定理２计算干涉时间，通
过式（１１）来完成。

基于 ＴＴ流量的厚度计算，可以对 ＴＴＥ网络
中待调度的 ＴＴ流量集合进行如下的可调度性
测试。

１）端系统测试：对 ＴＴＥ网络中的每个端系
统，分别统计其发出、接收的 ＴＴ流量集合 ＦＴＴ＿ｏｕｔ、
ＦＴＴ＿ｉｎ；测试通过准则为 ＣＴＴ＿ｏｕｔ≤１且 ＣＴＴ＿ｉｎ≤１。

２）交换机测试：对于含有多级交换机 ＳＷ的
网络，端系统 ＥＳ接入的交换机通过各个端口与
下一级交换机全双工互连。检查对象为端系统接

入的交换机 ＳＷ（Ｎ＞Ｍ），如图 １所示。设交换
机 ＳＷ所连接的 Ｎ个端系统集合为 Ｖ１，ＴＴＥ网
络中的其余端系统集合为 Ｖ２，统计源端系统属于
Ｖ１目的端系统属于 Ｖ２的 ＴＴ流量集合为 ＦＴＴ＿ｏｕｔ，
而源端系统属于 Ｖ２目的端系统属于 Ｖ１的 ＴＴ流
量集合为 ＦＴＴ＿ｉｎ；测试通过准则为 ＣＴＴ＿ｉｎ≤Ｍ且
ＣＴＴ＿ｏｕｔ≤Ｍ。

图 １　端系统接入的交换机示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｗｉｔｃｈ

ａｃｃｅｓｓｅｄｂｙｅｎｄｓｙｓｔｅｍｓ

３．３　考虑可调度性的 ＴＴ流量排序
ＴＴＥ要求所有ＴＴ流量均可调度，因此在求解

次序的安排上，将 ＴＴ流量按照可调度难度降序
排列；在排序过程中，流量的可调度性难度是用

ＳＰＵ［１１］来衡量的。具体方法如下：
输入：待排序的 ＴＴ流量集合 ＦＴＴ ＝｛ｆ１，

ｆ２，…，ｆｎ｝。
输出：以可调度性增序排列的 ＴＴ流量序列

ＲＴＴ＝［ｆＲ１，ｆＲ２，…，ｆＲｎ］，重新排序的索引集合
｛Ｒｉ｝，ｉ＝１，２，…，ｎ。

步骤１　将 ＦＴＴ赋予某临时变量集合 Ｓ存储，
令 ＲＴＴ为空集。

步骤 ２　如果 Ｓ为空集，则结束运算，输出
ＲＴＴ；否则执行步骤３。

步骤３　分别计算集合 Ｓ中流量 ｆｉ的 ＳＰＵ

值，作为严格周期利用率因子 ｕ（ｉ）Ｓ ，如式（１２）
所示：

ｕ（ｉ）Ｓ ＝
ｌｉ
ｐｉ
＋ ∑
ｆｊ∈Ｓ＼｛ｆｉ｝

ｌｊ
ｇｉ，ｊ

（１２）

式中：ｕ（ｉ）Ｓ 由两部分计算累加而成；
ｌｉ
ｐｉ
为单独传输

流量ｆｉ所需带宽；∑
ｆｊ∈Ｓ＼｛ｆｉ｝

ｌｊ
ｇｉ，ｊ
为集合 Ｓ中除了 ｆｉ之

外的其余流量对流量 ｆｉ的干涉时间所占用的
带宽。

步骤４　ｕ（ｉ）Ｓ 值越小，则在 Ｓ＼｛ｆｉ｝中的流量已
经被调度的条件下，新增流量 ｆｉ无冲突调度的可

能性越大，调度难度越小；找到集合 Ｓ中使 ｕ（ｉ）Ｓ 最
小的 ＴＴ流量，并将它的索引记为 ｋ。

步骤５　将流量 ｆｋ从集合 Ｓ中移除，并将 ｆｋ
添加到 ＲＴＴ序列的最前端，形成按照 ＳＰＵ值降序
的序列，随后返回执行步骤２。
３．４　无冲突约束规模的缩减

在增量化 ＴＴ调度表求解中，一次只生成流
量的序号范围为 Ｂ～Ｅ的 ＴＴ流量子集（待调度集
合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ）的调度约束（３．１节步骤 ４）。在 ＴＴ流

１９３２
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量的几类调度约束中，无冲突约束数量最多，且最

为重要，用于保证网络中所有 ＴＴ流量传输的时
间区间互不重叠。

在生成待调度集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ的无冲突约束时，
不仅要考虑 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ内部的 ＴＴ流量之间互不冲突，
还要确保这部分 ＴＴ流量与网络中已调度流量集
合 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ间的无冲突传输；其中后者的约束数目
会随着 Ｂ值的增长而迅速增加。

考虑到网络中已调度流量 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ的调度表已
知，所以对于 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ与 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ间的无冲突约束生
成，可以不采用传统的规范形式（见式（３）和
式（４）），而采用集合间无冲突约束的生成方法。
通过计算网络已调度流量 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ在 Ｌｒ，ｓ上对流量
ｆｒ（ｆｒ∈ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ）的干涉时间，求出 ｆｒ在 Ｌｒ，ｓ上的空
闲时隙集合 Ｔｆｒｅｅ（ｒ，ｓ）；再从集合 Ｔｆｒｅｅ（ｒ，ｓ）中顺次
寻找连续整数长度大于等于消息长度的区间，进

而得到 ｏ（Ｌｒ，ｓ）ｒ 的可行取值范围。集合间无冲突约

束的生成方法如下：

输入：ＴＴ流量的已调度集合 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ和待调
度集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ，ＳＭＴ求解器中用于存储约束的逻
辑上下文语境 ＣＴＸ。

输出：ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ和 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ集合之间的经过优化
的无冲突约束，并添加到 ＣＴＸ中。

步骤１　令流量序号 ｒ＝１，路径序号 ｓ＝１。
步骤２　在待调度集合 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ中选取第 ｒ条

流量 ｆｒ。
步骤３　选取流量 ｆｒ所对应的路径集合 Ｐｒ

中第 ｓ段数据链路 Ｄｒ，ｓ。
步骤４　计算已调度流量在数据链路 Ｄｒ，ｓ上

对 ｆｒ的干涉时间单元，并赋给集合 ＩＴＴ＿ｓｕｃｃ（ｒ，ｓ）。

ＩＴＴ＿ｓｕｃｃ（ｒ，ｓ）← ∪
ｆｉ∈ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ，Ｌｉ，ｋ＝Ｌｒ，ｓ

Ｉ（ｉ，ｋ，ｒ，ｓ） （１３）

步骤５　在流量 ｆｒ的１个周期内的时间单元
集合 Ｔｒ中排除受干涉的时间单元，并赋给集合
Ｔｆｒｅｅ（ｒ，ｓ）。
Ｔｆｒｅｅ（ｒ，ｓ）← Ｔｒ＼ＩＴＴ＿ｓｕｃｃ（ｒ，ｓ） （１４）

步骤６　在 Ｔｆｒｅｅ（ｒ，ｓ）中查找到第１个连续整
数长度不小于消息长度 ｌｒ的区间，设区间的左右
端点为 ｔ１和 ｔ２，ｔ１≤ｔ２，记为闭区间［ｔ１，ｔ２］；如果找
不到这样的区间，则令 ｔ１＝０和 ｔ２＝０。

步骤 ７　如果［ｔ１，ｔ２］为［０，０］，则跳转到步
骤１０；否则形成约束如式（１５）所示，并将该约束
以逻辑“或”的关系添加到 ＣＴＸ。
ｔ１≤ ｏ

（Ｌｒ，ｓ）
ｒ ≤ ｔ２－ｌｒ （１５）
步骤８　在 Ｔｆｒｅｅ（ｒ，ｓ）中顺次查找到下一个连

续整数长度不小于消息长度 ｌｒ的区间，仍用 ｔ１和

ｔ２存储区间左右端点的值；如果找不到这样的区
间，则令 ｔ１＝０和 ｔ２＝０。

步骤９　跳转到步骤７。
步骤１０　如果 Ｐｒ中还有未被选取的数据链

路，则令 ｓ＝ｓ＋１，跳转到步骤３。
步骤１１　如果 ｆｒ中还有未被选取的 ＴＴ流

量，则令 ｒ＝ｒ＋１，ｓ＝１，跳转到步骤 ２；否则，结束
运算，输出添加了新约束后的 ＣＴＸ。

如果采用令式（３）和式（４）同时成立的传统
无冲突约束规范，为了保证与 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ不冲突，

ｏ（Ｌｒ，ｓ）ｒ 的约束个数 Ｎ１（ｒ，ｓ）如式（１６）所示：

Ｎ１（ｒ，ｓ）＝ ∑
ｆｉ∈ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ，Ｌｉ，ｋ＝Ｌｒ，ｓ

ＬＣＭ２（ｐｉ，ｐｒ）
ｐｉｐｒ

＝

　　 ∑
ｆｉ∈ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ，Ｌｉ，ｋ＝Ｌｒ，ｓ

ｐｉ
ｇｉ，ｒ
·
ｐｒ
ｇｉ，ｒ

（１６）

而采用集合间无冲突约束的生成方法，生成

已调度流量 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ与待调度流量 ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ间的无冲
突约束，约束规模取决于可行区间［ｔ１，ｔ２］的个

数。因此对于ｆｒ∈ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ，Ｌｒ，ｓ∈Ｐｒ，与 ｏ
（Ｌｒ，ｓ）
ｒ

有关的约束个数范围为式（１７），其中不等式右边
为 ｆｒ在 Ｌｒ，ｓ上空闲时隙集合 Ｔｆｒｅｅ（ｒ，ｓ）中连续整数
区间个数的上限值。考虑到并非所有空闲区间的

长度都能达到 ｌｒ，并且 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ中不同流量在 Ｌｒ，ｓ上
对 ｆｒ的干涉时间区间可能会有重叠，因此实际可
行区间［ｔ１，ｔ２］的个数（即 Ｎ２（ｒ，ｓ））通常会远小于
这个上限值。

Ｎ２（ｒ，ｓ）≤１＋ ∑
ｆｉ∈ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ，Ｌｉ，ｋ＝Ｌｒ，ｓ

ｐｒ
ｇｉ，ｒ

（１７）

因为
ｐｉ
ｇｉ，ｒ
≥１，所以采用优化后的无冲突约束

生成方法，可以显著降低约束规模，提高 ＳＭＴ求
解效率。

４　案例分析

４．１　测试案例的生成
为了对基于可调度性排序的增量化 ＴＴ调度

表生成方法的性能进行评价，本文生成了一系列

不同规模的测试案例。案例的网络拓扑选取雪花

型拓扑
［７］
。具体到本案例，如图２所示，拓扑包含

３０个端系统，１１个交换机，４０条通信链路（８０条
数据流链路）；为了叙述方便，定义与同一交换机

（非中心交换机）相连的所有端系统为一个“瓣”，

图２中所示拓扑共有 １０个“瓣”。网络中的每个
端系统都发送相同数目的 ＴＴ流量，并根据雪花
型网络拓扑的结构特点，将 ＴＴ流量区分为下述
４种类型：

２９３２
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１）局域内多播。源端系统将 ＴＴ流量发送给
仅经过单跳的所有端系统（即源端系统所属“瓣”

内的其余端系统）。

２）局域外多播。源端系统将 ＴＴ流量发送给
全网中２～３个“瓣”（不包括源端系统所在“瓣”）
内的所有端系统。

３）局域内单播。目的端系统为源端系统所
属“瓣”内的某个端系统（不包括源端系统）。

４）局域外单播。目的端系统为源端系统所
属“瓣”外的某个端系统。

每个端系统可以发送任一种类型的 ＴＴ流
量，规定测试案例中各类型 ＴＴ流量的数目与每
个端系统发送 ＴＴ数的关系如表 １所示。表中四
元组（ｎ１，ｎ２，ｎ３，ｎ４）分别为局域内多播、局域外多
播、局域内单播、局域外单播的 ＴＴ流量数目。

ＴＴ消息的帧长在 ６４～１５１８Ｂｙｔｅ中随机选
取，周期取值为２ｘ３ｙｗｍｓ，其中非负整数 ｘ，ｙ∈｛０，
１，２｝并等概率随机选取，基数 ｗ为正整数，全网
带宽为１００Ｍｂｉｔ／ｓ。对于 ＴＴ流量的调度约束参
数设置，将 ｍｉｎ（ｄｈｏｐ）设为 １３０μｓ，ｍａｘ（ｄｈｏｐ）设为
３９０μｓ，端到端延迟上界 ｍａｘ（ｄｌａｔｅｎｃｙ）设为 １ｍｓ，应
用层约束最小间隔 δ设为５０μｓ。对于 ＴＴＥ网络中
的同步开销，ＰＣＦ帧长６４Ｂｙｔｅ，集成周期取值１０ｍｓ。

图 ２　带有 ３０个端系统的雪花型拓扑

Ｆｉｇ．２　Ａｓｎｏｗｆｌａｋｅｔｏｐｏｌｏｇｙｗｉｔｈ３０ｅｎｄｓｙｓｔｅｍｓ

表 １　４种 ＴＴ流量类型的数量分布

Ｔａｂｌｅ１　Ｑｕａｎｔｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＴＴｔｒａｆｆｉｃ

每个端系统发送 ＴＴ数 各类型 ＴＴ流量数量

２ （０，０，１，１）

４ （０，０，２，２）

６ （０，０，３，３）

８ （１，１，３，３）

１０ （１，１，４，４）

１２ （１，１，５，５）

１４ （２，２，５，５）

１６ （２，２，６，６）

１８ （２，２，７，７）

　　增量化调度表求解的步长 Δ取值为 ６［１４］。
整个实验运行在 Ｉｎｔｅｌｉ５３．２０ＧＨｚＣＰＵ的主机
（４ＧＢ内存）。
４．２　案例结果

原始的 ＳＭＴ调度表生成方法［５］
没有考虑无

冲突约束的缩减。图３对比了无冲突约束规模缩
减前后，不同测试案例规模（每个端系统发送 ＴＴ
数）下的增量化 ＴＴ调度表生成所需时间；其中，
ＴＴ流量的周期基数 ｗ∈｛１，５｝。可以看出，经过
无冲突约束规模缩减后，调度表求解时间得到大

幅降低。这是因为，ＦＴＴ＿ｃｕｒｒ与 ＦＴＴ＿ｓｕｃｃ集合间无冲
突约束的生成方法使用干涉时间作为已调度流量

集合整体对待调度流量的联合约束，代替了传统

的两两 ＴＴ流量的无冲突约束生成方法（式（３）和
式（４）同时成立），从而大规模缩减约束数量，提
高了调度表求解效率。

为了评价不同 ＴＴ流量排序方法下增量化 ＴＴ
调度表求解的性能，测试选取４种排序方法，分别
是：随机排序（即不考虑可调度性）、周期升序（相

当于可调度难度降序），基于 ＳＰＵ值计算的流量
可调度难度降序排序（即 ３．３节步骤 １～步骤 ７
的方法，简称“ＳＰＵ降序”），以及基于 ＳＰＵ值计算
的流量可调度难度升序排序（简称“ＳＰＵ升序”）。
其中，“ＳＰＵ升序”的排序方法是将 ３．３节步骤 ４
中每次寻找 ＳＰＵ值最小的流量改为寻找 ＳＰＵ值
最大的流量。

ＴＴ流量的周期基数 ｗ∈｛１，５，７｝，使实验结
果进一步展示非调和周期参数下

［１５］
的调度性能。

图４给出了３种流量排序方法下，增量化 ＴＴ调度
表求解的回溯次数（３．１节步骤７的执行次数）对
比；表 ２为增量化调度表生成的运行时间对比。
对于长期不停机的情况，增量化调度表求解设有

时间上限，若超过该时间值仍没结束，则返回“无

图 ３　无冲突约束规模缩减前后运行时间对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｃｏｎｔｅｎｔｉｏｎｆｒｅｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｒｅｄｕｃｔｉｏｎ

３９３２
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法判定”，本文设定时间上限为２００００ｓ。
综合图４、表２可以看出，随机排序由于没有

考虑流量的可调度性因素，增量化求解过程的回

溯次数明显高于按可调度难度降序排序的２种方
法（周期升序和 ＳＰＵ降序），进而导致调度表生成
所需的运行时间也大幅增加；而且，随着案例规模

的增大，会出现“无法判定”的情况。对于周期升

序和 ＳＰＵ降序，当案例规模不大时，增量化求解
性能接近；而当网络中的 ＴＴ流量规模较大时，本
文提出的排序方法在增量化求解的回溯次数、运

行时间方面，都明显低于周期升序；原因在于：ＴＴ
流量的可调度性不仅取决于流量的周期大小，正

如第２节所述，还与ＴＴ的帧长、不同ＴＴ间周期的
最大公约数等因素有关；而本文的方法通过 ＳＰＵ
值的计算，综合考虑进了这些影响可调度性的因

素，排序结果更能反应流量的可调度难度的高低。

“ＳＰＵ升序”是为了印证“ＳＰＵ降序”的合理
性而设置的对照组。从结果可以看出，它的增量

化求解回溯次数和运行时间都明显高于可调度难

度降序，甚至高于随机排序；这是因为它使流量按

照可调度难度升序排列并依次接受调度，增量化

求解的回溯主要发生在流量排序序列的后部，一

旦开始回溯，可能会需要回溯多次直至在３．１节
步骤５中得到“满足”的判断，才能继续执行３．１节

图 ４　不同流量排序方法下的增量化求解回溯次数

Ｆｉｇ．４　Ｂａｃｋｔｒａｃｋｉｎｇｔｉｍｅｓｏｆｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｒａｆｆｉｃｒａｎｋｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ

表 ２　不同流量排序方法下的运行时间

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｒａｆｆｉｃ

ｒａｎｋｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ ｓ

排序方法
每个端系统发送 ＴＴ数

６ ８ １０ １２ １４ １６

ＳＰＵ升序 ３ １７２５９７５３０ — — —

随机排序 ２７ １９５１ ９１４ — — —

周期升序 ９ ２２ ３８ ２５６ ２７１６ ３６０９

ＳＰＵ降序 １０ ２１ ４１ ４４ ７８ ６６２

步骤６新增流量子集进行调度。

５　结　论

１）本文提出了一种可用于 ＴＴＥ网络的基于
可调度性排序的增量化时间触发调度表生成

方法。

２）在增量化调度表生成中，通过干涉时间的
计算对无冲突约束规模进行缩减，可以大幅降低

运行时间。

３）案例研究表明，在网络中 ＴＴ流量规模较
大时，本文方法可以在一定程度上避免随机选取

流量进行增量化调度时长期不停机导致的“无法

判定”的情况，并且在增量化求解的回溯次数和

运行时间方面均低于其他排序方法。
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舰载机弹射起飞安全性的影响因素分析

董阿鹏，李书，朱文国，吴伟潇

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为了全面考察舰载机（ＣＢＡ）弹射起飞系统的安全性能，在绝对坐标系下，利
用自然坐标法，建立了弹射起飞过程的多体耦合动力学模型，结合舰载机弹射仿真曲线，从舰

载机加速度和飞行轨迹两方面研究了不同参数对弹射安全的影响规律。仿真结果表明：在弹

射滑跑阶段，弹射力对水平加速度影响较大，在自由飞行阶段，发动机推力对水平加速度影响

较大，而起飞重量在整个弹射过程对加速度均有明显影响；定力栓临界值的增大对加速度、飞

行轨迹影响不大，但需要考虑其带来的结构振动和时延效应；较长的剩余甲板可以增加离舰升

力，从而有效减小离舰下沉量；舰船纵摇可引起飞行轨迹大幅下沉，应避免舰船纵摇位移最大

的时刻离舰起飞，其中舰船运动引起牵制杆的提前释放也应是控制弹射时间的考虑因素之一；

弹射起飞安全性设计是一个多变量寻优过程，单一要素的优化难以得到满意结果，需综合分析

各要素的影响。

关　键　词：舰载机 （ＣＢＡ）；弹射起飞；多体动力学；分析动力学；自然坐标法；飞行安全
中图分类号：Ｖ２２１＋．６；Ｏ３１３．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２３９６０９

　　舰载机的起飞方式是衡量其作战水平的重要
技术指标，与滑跃起飞方式相比，弹射起飞具备更

高的弹射效率、更大的弹射重量等优点。蒸汽弹

射起飞是指利用高温高压水蒸气为动力，在航母

宝贵的甲板范围内，借助弹射器，将舰载机在短时

间内加速到要求速度而离舰起飞。目前，运用范

围最广，时间最长，已得到飞行实践验证的起飞方

式就是蒸汽弹射起飞方式。

在复杂海洋环境下，舰载机弹射起飞过程，舰

船、弹射器、扭力臂、轮胎、缓冲支柱和机体等可活

动部件存在约束和运动耦合关系，是一个典型的

多体系统、多学科交叉的动力学过程，系统建模是

一个较为复杂的问题。首先，由于舰载机是相对

于航母这样一个运动平台起飞，受海浪影响，航母

的摇荡运动会对舰载机的运动带来牵连速度和加

速度；其次，在弹射过程中，起落架缓冲支柱和机

轮轮胎受力变形，在甲板上振荡，相互影响，时刻

改变飞机姿态以及各力元大小；另外，舰载机还会

受到海面大气紊流、舰艏上洗流和地效丧失等因

素影响。这些因素很大程度上影响舰载机的起飞

性能，带来一定的安全风险。

英国、美国、法国等对弹射起飞过程的研究较

为成熟，但可参考的资料较少，研究内容主要涉及

弹射起飞安全性准则的制定方面
［１５］
。目前，中

国关于舰载机弹射起飞的研究关注点主要集中在

以下几个方面：外部环境对起飞特性的影响
［６７］
，

蒸汽弹射原理与仿真
［８９］
，减震支柱的力学行

为
［１０１２］

，机舰适配性
［１３１４］

，动力学建模策略
［１５］
以

及飞行控制系统设计
［１６］
等方面。研究主要是对

弹射起飞的规律性认识为主，所建立的模型大大

Administrator
新建图章
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简化，存在一定的局限性。首先，不考虑蒸汽弹射

系统的热力过程（以理想化的弹射力代替），起落

架作为简单的质量弹簧模型对待，仅仅围绕着舰

载机质心动力学展开；其次，所建模型难以模拟舰

船运动对空气流场的影响、舰船不同方向耦合运

动对弹射过程的影响（认为舰船运动的耦合效应

只是单一方向的线性叠加）；另外，由于刚体数目众

多，不同刚体之间质量特性相差大，研究者们往往

专注于弹射过程舰载机的姿态安全问题，忽略了弹

射机构各构件的受力分析，模型不够完整；最后，虽

然近年来多体动力学理论逐渐被应用于弹射动力

学的分析
［１７１８］

，但均是在相对坐标系欧拉法描述，

大量的广义坐标、超越函数以及转换矩阵往往使分

析过程过于复杂，模型精度差、效率低。因此，建立

一个高效完整的动力学仿真模型是非常必要的。

利用自然坐标法建立多体系统模型具有很多

的优点，例如完全由笛卡儿坐标描述而无需坐标

转换，质量矩阵为常数，约束雅可比矩阵为线性，

具备较高的求解效率等
［１９］
，然而由于其非传统的

建模观念，自然坐标法至今未能在学术界和工业

界得到足够的重视，研究兴趣主要集中在生物力

学领域
［２０２４］

，在复杂动力学系统建模方面鲜有报

道。本文首次在绝对坐标系下，采用自然坐标法，

在考虑蒸汽弹射器动力过程的基础上，统一完整

地建立了舰载机弹射起飞多体系统动力学模型，

较为全面地反映了弹射过程不同模块之间的耦合

关系。在此基础上，结合弹射过程仿真曲线，从舰

载机水平加速度以及飞行轨迹下沉量２个维度量
化分析了舰载机弹射起飞系统各参数对起飞安全

性的影响规律，为舰载机弹射起飞系统的设计提

供一定的参考。

１　弹射起飞系统

弹射过程一般分为准备阶段、弹射起飞阶段、

自由滑跑阶段、自由飞行阶段，不同阶段系统具备

不同的边界条件以及运动方式。舰载机相对舰船

达到准平衡状态之后，弹射阀打开，弹射杆载荷按

一定的速率增加，当定力栓达到临界载荷被拉断

后，飞机在弹射拖梭的牵引下加速滑跑，弹射气缸

行程达到最大时，拖梭与弹射杆脱离，舰载机进入

自由滑跑阶段，随后主轮冲出甲板，舰载机离舰进

入自由飞行阶段。

图１用有向图的方式描述了多体弹射起飞系
统的拓扑结构，其中 Ｂｉ和 Ｏｊ分别为体和铰，下标 ｉ
为相应编号。舰载机弹射系统简化为平面上含

１４个基点，８个刚体，２个柔体，１６个铰的多体结
构，如图 ２所示，其中 Ｆｍｄ、Ｆｍｆ、Ｆｍｓ、Ｆｍｔ及 Ｆｍｔｆ分
别为主支柱的阻尼力、摩擦力、气簧力、轮胎支反

力及摩擦力，Ｆｎｄ、Ｆｎｆ、Ｆｎｓ、Ｆｎｔ及 Ｆｎｔｆ分别为前支柱
的阻尼力、摩擦力、气簧力、轮胎支反力以及摩擦

力，Ｆｓｔ、βｎ、βｍ及 αｍ分别为蒸汽弹力、前支柱倾角、
后支柱倾角及后支柱中心线与机体基线的夹

角，Ｏｃｉ和Ｐｉ分别为实体质心与基点，ｅ
（ｉ）
１ 和ｅ

（ｉ）
２

图 １　多体起飞弹射系统的拓扑结构

Ｆｉｇ．１　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｍｕｌｔｉｂｏｄｙ

ｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈｓｙｓｔｅｍ

图 ２　多体起飞弹射系统示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｕｌｔｉｂｏｄｙｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈｓｙｓｔｅｍ

７９３２
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为实体连体基分量，Ｏ０为绝对坐标原点，ｈ为甲板
线与舰船质心的垂直距离，ＷＯＤ代表甲板风。整
个物理模型包含舰船运动模块、弹射系统模块、气

动模块、起落架模块以及多体模块。

２　动力学模型
２．１　舰船运动模块

根据随机过程理论，海浪的运动是平稳的，是

具备各态历经性的随机过程，不同海况对应不同

的功率谱密度函数，舰船的运动可看作一个线性

系统在已知海况功率谱输入下的随机响应问题。

在工程实践中，为了便于分析，针对不同类型的舰

船及其设计准则，可以近似采用简谐波的形式来

表征舰船在不同海况下的运动情况。本文舰船运

动模型为纵摇 １．５°，周期 ６ｓ，垂荡 ２．５ｍ，周期
１２ｓ，两方向的初相位由它们之间耦合状态选定。
航空母舰前进速度为１５ｍ／ｓ。
２．２　弹射系统模块

从系统工程学的角度看，蒸汽弹射器的动力

特性应该包含在分析模型之中，而不应该以既定

的、理想化的力学函数来近似代替，并且，完整的

数学模型可以对弹射器的设计与控制提供参考。

为了简化弹射力的计算，本文做如下假设：工质为

干饱和水蒸气，与外界无传热；热力过程为准静态

过程，忽略蒸汽的机械能以及容器变形。

舰载机在弹射过程中作匀加速运动是最理想

的运动规律。舰载机的加速特性由弹射力大小决

定，基于以上假设，弹射力大小由蒸汽流量唯一

确定，控制蒸汽流量就可以控制弹射力的输出大

小。可假定阀塞纵剖面的轮廓线为二次曲线，且

阀塞匀速提起，蒸汽流通面积即为时间的一次

函数
［８］
。

２．３　气动模块
由于弹射过程飞行速度较低，空气流动应被

视为不可压流动。在机高范围内，甲板风与舰船

的运动相互耦合，随舰船的纵摇而改变方向，始终

平行于甲板平面。由不可压位流理论，可近似认

为舰艏前方 ｅ（０）１ 方向大于３００ｍ的流场不受舰船
运动干扰，而３００ｍ范围内的气流方向可表示为

ｅｆ＝
（ｘｈ－３００）ｅ１２－ｘｈｅ

（０）
１

（ｘｈ－３００）ｅ１２－ｘｈｅ
（０）
１

　　ｘｈ≤３００（１）

式中：ｘｈ为全机气动中心距舰艏的水平距离；ｅ１２
为从基点 Ｐ１至基点 Ｐ２的单位向量。根据海况等
级可采用幅值０．５ｍ／ｓ，周期为１ｓ的简谐波的形
式与甲板风相加来近似模拟湍流脉动的影响。除

此之外，舰载机冲出甲板进入自由飞行的瞬间，地

效的突然丧失不仅会改变舰载机的气动俯仰力矩

而且也会明显降低升阻比，增加弹射起飞的安全

风险。工程实践中，关于地效对气动力系数的影

响存在可靠的数学模型以供参考
［２５］
。

２．４　起落架模块
双腔油气式缓冲器因其高效率和高功量吸收

能力而被普遍应用于现代飞机上，本文前后起落

架均采用双腔油气式，其主要参数如表１所示。
表 １　起落架缓冲器主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒ

ｂｕｆｆｅｒｍｏｄｕｌｅ

参　数 前　起 主　起

支柱倾角／（°） －４ ５

缓冲行程／ｃｍ ７２ ５８

全压停机压缩比 ３ ２

机轮胎压／ＭＰａ ２．６ １．８

轮胎型号Ⅷ／ｍｍ ６００×１８０２８０ ９００×２７５３７０

　　注：停机行程比为０．５６；活塞面积为０．０２ｍ２；阻尼面积比为

０．０１５；停机全伸压缩比为３。

　　其中，起落架外筒视为是机身的一部分，气簧
缓冲过程为等熵变化过程，油液流动忽略位能，满

足伯努利方程，摩擦力是轮胎支反力和活塞杆上

下支点距离的函数，方向与油液阻尼力相同。

２．５　多体模块
２．５．１　刚体描述

利用自然坐标代替欧拉参数表示刚体姿态，

所建立的动力学微分方程质量矩阵为常值、铰约

束方程简洁、且雅可比矩阵为线性，可显著提高计

算效率。对于平面问题，刚体 Ｂｉ上任意 ２个基点

Ｐ（ｉ）１ （ｘ１，ｙ１），Ｐ
（ｉ）
２ （ｘ２，ｙ２）可完全确定该刚体的

运动状态。一旦参考点选定，刚体的自然坐标

ｑｉ＝ｑｉ（ｘ１，ｙ１，ｘ２，ｙ２）
Ｔ
以及连体基 Ｅｉ（Ｐ

（ｉ）
１ ，ｅ

（ｉ）
１ ，

ｅ（ｉ）２ ）即可确定。设刚体质心相对于连体基上的
坐标为

ρ（ｉ） ＝ρ（ｉ）１ ｅ
（ｉ）
１ ＋ρ（ｉ）２ ｅ

（ｉ）
２ （２）

式中：ｉ为刚体编号，０号刚体为地球。则刚体质
心在绝对坐标 Ｅ０（Ｏ０，ｅ１

（０）
，ｅ２

（０）
）下可表示为

ρｃ
（ｉ） ＝Ｄｉｑｉ （３）
其中：Ｄｉ为刚体质量分布矩阵，由牛顿第二定律可
得到刚体平移微分方程：

ｍｉＤｉ̈ｑｉ ＝Ｆｉ （４）
式中：ｍｉ和 Ｆｉ分别为刚体质量和外力列向量。同
样，刚体的角速度可以利用自然坐标的时间变化

率来表示：

ωｉ ＝Ｇｉｑｉ （５）
其中：Ｇｉ为角速度转换矩阵，由角动量理论可得到
刚体转动微分方程：

８９３２
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Ｊｉ（Ｇｉ̈ｑｉ＋Ｇｉｑｉ）＝Ｍｉ （６）
式中：Ｊｉ为刚体中心转动惯量；Ｍｉ为外力矩列

向量。

２．５．２　约束方程
一个刚体存在 ３个自由度，４个自然坐标意

味着需要额外补充一个刚体约束，既两参考点构

成的向量二范数恒为初始值。由于本文中前后轮

胎 Ｂ８、Ｂ１０被视为柔体，故需要解除两者约束。

Φ（ｉ） ＝ Ｐ（ｉ）１ －Ｐ（ｉ）２ －ｌ２ｉ ＝０　　ｉ≠８，１０ （７）

式中：ｌｉ为 ｉ号刚体基点之间的距离。除了刚体本
身的完整约束以外，各个刚体之间的铰约束也是

求解动力学问题的必要条件。如前所述，起落架

外筒被视为机身一部分，针对机体 Ｂ４需要多选取
俩参考点 Ｐ１３、Ｐ１４来构造机体的起落架方位，故前
后起落架支柱与活塞的棱柱铰约束可表示为

（Ｐ５－Ｐ６）／（Ｐ１３－Ｐ６）－Ｃ１ ＝０

（Ｐ６－Ｐ１３）／（Ｐ４－Ｐ１３）－Ｃ１ ＝０

（Ｐ７－Ｐ９）／（Ｐ１４－Ｐ９）－Ｃ２ ＝０

（Ｐ９－Ｐ１４）／（Ｐ８－Ｐ１４）－Ｃ２ ＝













０

（８）

式中：Ｃ１、Ｃ２为任意常数。铰约束的增加必然带
来刚体本身的位形约束，需要为机身补充如下

４个完整约束，对于舰船的多余参考点 Ｏｃ１，用同
样的方式处理。

Ｐ４－Ｐ１３ －Ｌｎｓ＝０

Ｐ８－Ｐ１４ －Ｌｍｓ＝０

（Ｐ８－Ｐ１４）
Ｔ
（Ｐ８－Ｐ４）－ｌ４Ｌｍｓｃｏｓαｍ ＝０

（Ｐ８－Ｐ１４）
Ｔ
（Ｐ４－Ｐ１３）－ＬｎｓＬｍｓｃｏｓ（βｎ＋βｍ）













＝０

（９）

式中：Ｌｍｓ和 Ｌｎｓ分别为主支柱和前支柱的长度。
由于自然坐标法的特性性质，除舰船运动的非定

常约束外，刚体的约束方程均为定常完整约束。

同时，模型中还存在４处非完整约束，即前后起落
架缓冲行程边界的约束以及前后轮胎与甲板接触

点的约束。对于前者，可以采用伺服控制的方法，

通过对气簧力乘以一个增益因子来限制活塞行

程，对于后者，可通过几何关系的约束来实现。

（Ｐ６－Ｐ１１）
Ｔ
（Ｐ２－Ｐ１）＝０

（Ｐ９－Ｐ１２）
Ｔ
（Ｐ２－Ｐ１）＝０

（Ｐ１１－Ｐ１）／（Ｐ２－Ｐ１）－Ｃ３ ＝０

（Ｐ１２－Ｐ１）／（Ｐ２－Ｐ１）－Ｃ４ ＝













０

（１０）

式中：Ｃ３、Ｃ４为任意常数。整个弹射系统包含
１４个刚体约束方程（舰船 ３个，机体 ５个，其余刚

体各１个），４个柔性体约束（前后轮胎各 ２个），
５个棱柱铰约束（４个起落架棱柱铰约束与 １个
弹射器棱柱铰约束）以及在不同方向上舰船位移

的３个非定常约束，总计 ２６个约束条件。求解
时，舰载机弹射起飞过程也是约束方程数不断减

少的过程。

２．５．３　系统动力学方程
采用拉格朗日乘子法构建系统动力学方程式

的约旦形式：

δｑＴ［ＤＴ（ｍＤｑ－Ｆ）＋ＧＴ（ＪＧｑ＋ＪＧｑ－Ｍ）＋
　　Φｑ

ＴλＴ］＝０ （１１）
式中：ｍ、Ｊ、Ｄ、Ｇ和 Φｑ分别为系统刚体质量阵、转
动惯量阵、质量分布阵、角速度转换阵和约束雅可

比阵；ｑ、λ、Ｆ和 Ｍ分别为自然坐标列阵、拉格朗
日乘子列阵、各刚体合力和合力矩列阵。从而，弹

射动力系统的微分代数方程可以转化为以下

形式：

Ａ Φｑ
Ｔ

Φｑ( )０ ｑ̈( )λ ＝
Ｂ( )ζ （１２）

式中：Ａ、Ｂ和 ζ分别为系统装配后的质量阵、外
力列阵和约束条件的二阶变分余项。

３　仿真与讨论

影响舰载机弹射起飞的安全因素主要包括起

飞重量（Ｗ＝４２ｔ），弹射阀开启速率（ａ＝０．００３ｍ２／
ｓ），发动机推力（Ｔ＝２×１２５ｋＮ），定力栓临界力
（ｆ＝４００ｋＮ），剩余甲板长度（ｄ＝５．５ｍ）以及舰船
不同方向的耦合运动等参数。在下文的讨论中，

当甲板静止时，０～３．５ｓ时间是舰载机建立相对
甲板准平衡的过程，３．５ｓ弹射阀打开时刻，１２ｓ仿
真结束。除特殊说明外，所有相关参数均取括号

中的默认值，以方便对比分析。本文主要从舰载

机质心水平加速度 ａｘ以及离舰下沉量 ｓｚ两方面来
界定安全起飞条件，即在弹射滑跑过程，ａｘ＜５ｇ，
离舰后 ａｘ＞０．０６５ｇ且 ｓｚ＜２ｍ。为了提高计算效
率，在求解微分代数方程组时，采用四阶单步隐式

ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ法启动，四阶四步 Ａｄａｍｓ法推进的计
算方法。

３．１　起飞重量
从图３（ａ）中可以看出，舰载机水平方向呈分

段匀加速运动状态，这说明弹射阀流通面积线性

增加的控制策略是合理的，弹射滑跑阶段，起飞重

量与水平加速度呈线性变化关系，质量越小，加速

度越大（最大 ５．１ｇ），弹射历时越短，而离舰起飞
段，随着起飞重量的增加，加速度呈减小趋势（最

９９３２
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图 ３　起飞重量对水平速度与飞行轨迹的影响

Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔａｋｅｏｆｆｗｅｉｇｈｔｏｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ

ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

小０．４ｇ），同时，离舰后的飞行航迹随着起飞重量
的增加逐渐外倾，并开始出现一定程度的下沉

（最大２．５ｍ），如图３（ｂ）所示。很明显，对于给定
参数，最大起飞重量处于３２～４２ｔ之间是安全的。
３．２　起飞动力
３．２．１　蒸汽弹射力

图４给出了 ５种弹射阀开启速率下，舰载机
水平速度以及飞行轨迹曲线。如图 ４所示，随着
弹射阀开启速率的降低，弹射滑跑时间有所延长，

末端速度明显减少，离舰时的升力不足以平衡自

身重力，导致飞行轨迹下沉，对飞行安全不利。因

此，在保障舰载机弹射安全的前提下，根据待弹飞

机参数，精确控制弹射阀开启速率 ａ非常关键。从
图中可以看出，对于选定的弹射参数，ａ取０．００１～
０．００２ｍ２／ｓ航迹下沉过大（＞２ｍ），ａ取０．００５ｍ２／ｓ
时，弹射过程纵向加速度过高（＞５ｇ），均不符合安
全准则要求，而 ａ取０．００３～０．００４ｍ２／ｓ较为合适。

３．２．２　发动机推力
不同发动机推力对水平速度以及飞行轨迹的

影响曲线如图５所示。与弹射阀开启速率对舰载
机加速性能的影响有所不同，随着发动机推力的

图 ４　弹射阀开启速率对水平速度与飞行轨迹的影响

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｏｐｅｎｉｎｇｒａｔｅｏｆｃａｔａｐｕｌｔｖａｌｖｅｏｎ

ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

增大，舰载机在弹射滑跑阶段，加速性能并没有很

大改变，这说明舰载机加速起飞所需的外力主要

来自于蒸汽弹射器，发动机推力所占比例较小。

另外，随着发动机推力的增加，离舰后飞行轨迹下

沉量有所减少，水平加速度与爬升率大幅提升，这

对飞行安全是非常有利的。从图５中可以看出，５
种发动机推力均能够安全起飞，但考虑到飞行安

全的裕度，弹射性能的优化以及驾驶员的心理感

受等因素，在现有推进技术水平下，大推力发动机

仍是首选。

３．３　母舰约束
３．３．１　定力栓临界值

定力栓临界值决定着舰载机开始滑行时弹射

器气缸内蒸汽的状态。如图 ６所示，随着临界值
的增大，弹射开始时刻有所延后，加速度略微增

加，但随着弹射的进行，舰载机的加速性能彼此差

异不大，离舰速度小幅提升，离舰下沉量有所减

少。另外，从图６中可以看出，尽管 ｆ对飞行轨迹
影响很小，其对弹射系统的结构振动的影响却不

容忽视，ｆ的大小很大程度上改变了弹射开始时
刻气簧力的振动幅值和相位，而且存在一个最佳

００４２
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图 ５　发动机推力对水平速度与飞行轨迹的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｅｎｇｉｎｅｔｈｒｕｓｔｏｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ

ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

的临界值使得结构振动最小（ｆ＝５００ｋＮ）。
总体来说，在弹射历时变化不大的情况下，增

加定力栓临界值可以一定程度上提高舰载机离舰

速度，从而降低了舰载机离舰后的下沉量，但此过

程需要兼顾其对系统带来的激励和时延效应。

３．３．２　剩余甲板长度
剩余甲板长度 ｄ是指弹射冲程末端与舰艏甲

板边缘的距离。由于大推力下剩余甲板长度对起

飞性能无明显影响，为了说明问题，本节取发动机

推力 Ｔ＝２×４５ｋＮ。弹射杆脱离弹射拖梭的瞬
间，前起落架缓冲支柱在接近全压缩的状态下快

速突伸，最佳的剩余甲板长度即是保证前轮支柱

有效地完成突伸动作，从而储备足够的升力以摆

脱下沉。正因为该过程时间间隔较短，在离舰之

前，舰载机的速度，起飞迎角变化不容易捕捉，故

选取铅垂升力Ｌｘ（气动升力在ｅ
（０）
２ 的投影）以及离

舰后的飞行轨迹为分析对象，而其加速性能可参

考３．２．２节。
如图７所示，在自由滑跑阶段，当前轮离开甲

板后，主轮的支反力提供额外的低头力矩，使升力

Ｌｘ大小有略微减小，随着 ｄ的减少，这种变化变的

图 ６　定力栓临界值对水平速度、前支柱气簧力与

飞行轨迹的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｃｒｉｔｉｃａｌｖａｌｕｅｏｆｆｉｘｅｄｌｏａｄｐｌｕｇｏｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ

ｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｎｏｓｅｓｔｒｕｔｓｐｒｉｎｇｆｏｒｃｅａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

愈加明显，这与前轮突伸的完成程度有关，前支柱

势能在甲板上的充分释放必然会使离舰之前的升

力曲线更为平滑。当全机气动中心冲出甲板后，

由于地效的丧失，升力骤然降低，在俯仰、阻尼力

矩的作用下，升力呈波动状回升。另外，从离舰轨

迹中可以看出，航迹下沉量对 ｄ值较为敏感，在自
由滑跑阶段，剩余甲板长度直接影响到离开甲板

前质心的升高度以及升力的储备量，这对离舰后

的飞行轨迹影响很大。

另外，在设计剩余甲板长度时，既要考虑到离

１０４２
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图 ７　剩余甲板长度对铅垂升力与飞行轨迹的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｄｅｃｋｅｄｇｅｄｉｓｔａｎｃｅｏｎｖｅｒｔｉｃａｌｌｉｆｔ

ａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

舰下沉量的影响，同时也必须考虑到航母工程造

价，在满足安全准则的基础上，剩余甲板长度应尽

量短一些，一般ｄ不超过１０ｍ。从分析可以得出，
对于该组参数的舰载机，５种剩余甲板长度均可
安全弹射起飞，但 ｄ取５．５～９．５ｍ是可行的。
３．３．３　舰船运动

舰船垂荡与纵摇运动对舰载机的飞行安全有

很大影响，两者的不利耦合使情况进一步恶化。

在舰载机离舰时，舰艏的运动有两种最不利的运

动状态，即下沉位移最大和下沉速度最大。由于

舰船存在两个方向的位移，所以可通过分析离舰

时刻垂荡位移最大或速度最大与纵摇位移最大或

速度最大之间的 ４种极端耦合行为来考察，如
图８所示。为便于说明问题，此处起飞重量 Ｗ＝
３７ｔ，弹射阀开启速率 ａ＝０．００５ｍ２／ｓ，其余参数取
默认值。

如图８所示，舰船运动时，两者均呈现明显的
耦合性质，从航迹曲线中不难发现，纵摇是航迹下

沉的主要原因，垂荡运动只是在小范围内平移了

曲线，变化趋势并没有明显改变。除此之外，甲板

的运动的动载荷使拉断栓提前到达临界值，加速

图 ８　舰船运动对水平速度与飞行轨迹的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｃａｒｒｉｅｒｍｏｔｉｏｎｏｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

ａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

度曲线向左平移了约０．４ｓ，而加速度值无明显变
化，但均超过了５ｇ，不符合安全要求。由此可见，
对应于该型舰载机弹射参数，当舰船在纵摇位移

最大时，尽管弹射加速度超出了弹射起飞安全允

许值，但其下沉量仍然不满足安全要求。单一要

素的优化不是有效控制下沉量的措施，需要综合

分析各要素的影响。

４　结　论

１）对舰载机弹射起飞系统作了详细的分析，
首次在绝对坐标系下，利用自然坐标方法建立了

弹射起飞多体系统模型，完整考虑了弹射过程中

各模块相互耦合对弹射起飞过程的影响，具有较

大的理论和实际意义。

２）起飞重量、弹射力大小以及发动机推力对
舰载机弹射过程中的水平加速度均有所影响，但

不同弹射阶段主要影响因素不同。定力栓临界值

对飞行轨迹和加速度影响都不大，但对结构振动

的影响却不可忽视。较大的剩余甲板长度可有效

提升离舰时的升力，但应考虑经济因素。航母不

同方向的耦合运动对飞行安全构成很大威胁，需

２０４２
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避免最大纵摇时刻离舰起飞。需要注意的是，在

确定最佳弹射时间时，应考虑舰船运动以及定力

栓临界值的变化两者导致的弹射时间的时延

效应。

影响弹射起飞安全的因素包含很多其他因

素，例如俯仰角速度，飞行迎角以及舵面偏度等，

本文只是从水平加速度与航迹下沉量 ２个方面，
通过选取主要飞行参数对弹射起飞安全性进行了

讨论，存在一定的局限性。另外，虽然本文基于系

统工程的建模思想，模型集成多个子模块，但舰载

机的横测向力学问题并未考虑，因此，三维模型的

建立将成为下一步的工作。
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基于偏轴转位的捷联惯导系统快速标定方法

苗继松１，２，邵琼玲１，任元１，，陈晓岑３，王卫杰１

（１．航天工程大学，北京 １０１４１６；　２．解放军６３７９８部队，西昌 ６１５０００；　３．解放军６３９６１部队，北京 １０００１２）

　　摘　　　要：捷联惯导系统（ＳＩＮＳ）中惯性测量单元（ＩＭＵ）的转位方案设计对系统的快速
标定具有重要影响。目前常见的转位方案是转轴与敏感轴重合，该方式每转动一次，仅有２个
敏感轴位置发生变化。为更高效地激励误差，设计了一种 ＩＭＵ在转台上的偏轴安装方式，并
基于这种方式提出一种新的转位方案。通过合理设计转轴与敏感轴之间的角度，使其在每次

转位时有３个敏感轴位置同时发生变化，开拓了 ＩＭＵ新的转位空间，从而在标定陀螺组件的
１２个主要确定性误差时，可将传统转位方式下的最少６位置标定进一步缩减为偏轴转位下的
４位置标定。通过理论分析与仿真实验表明，２种方案标定精度相同，但偏轴４位置标定方法
的标定时间要比静态６位置标定方法减少３３％，且标定结果的稳定性要好于静态 ６位置标定
方法。

关　键　词：分立标定；静态６位置标定；偏轴 ４位置标定；标度因数误差；安装误差；
常值误差

中图分类号：Ｕ６６６．１２＋３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２４０５１１

　　 惯性测量单元 （ＩＭＵ）是捷联惯导系统
（ＳＩＮＳ）最为核心的部件之一，其误差主要由确定
性误差和随机误差这两部分组成，其中确定性误

差占 ＩＭＵ总误差的约９０％左右，故确定性误差也
是捷联惯导系统的最主要误差源

［１］
。对 ＩＭＵ来

说，其确定性误差主要包括陀螺组件的 ３个标度
因数误差，６个安装误差和 ３个常值误差，故对这
１２个误差参数的精确标定是提高惯性导航系统
精度的重要内容。

从本质上讲，陀螺仪的标定技术其实是一种

误差补偿技术
［２４］
，其目的是建立 ＩＭＵ输入输出

关系的精确数学模型，惯性组件的标定精度会直

接影响后续的导航精度。捷联惯导系统标定的方

法有很多，常见的分立标定方法主要是依靠速率

试验和位置试验来确定 ＩＭＵ中陀螺的标度因数

误差、安装误差角和常值误差
［５１０］
。目前，随着陀

螺仪技术的不断发展，且传统的速率试验和位置

试验标定法会引入较大的转台速率误差和标定参

数的耦合误差等，故该种标定方法已不能满足对

高精度陀螺组件的标定要求。为了避免参数耦合

误差所带来的影响，孙枫和孙伟
［１１］
提出了基于双

轴转位机构的陀螺标定方法，该方法利用了双轴

转位机构的定位精度高的特点，设计了一种陀螺

组件静态６位置标定方法，该方法能够很好地激
励出陀螺组件误差模型的１２个误差参数，而且还
可以独立求解出陀螺的各项误差参数，避免了误

差参数相互耦合作用对标定结果带来的影响。目

前，按照敏感轴与转台转轴重合的方式进行转位

时，转轴每转一次，ＩＭＵ中仅有２个敏感轴位置发
生变化，为了建立 １２个独立的误差方程，需要进
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行至少６次转位，故该静态 ６位置分立式标定法
是标定出陀螺组件 １２个主要误差源所需位置数
最少的方法。

无论上述哪种分立标定模式，限制分立标定

快速性的主要因素是标定方法中所需要的转位位

置数。由于在标定过程中，每一标定位置处都需

要花费大量的时间和精力进行数据采集，故标定

所需位置数越多，采集数据所花费的时间越长，从

而会限制标定的快速性和高效性。所以，为了进

一步提高惯性组件标定的快速性，研究在保持原

有标定精度不变的前提下进一步减少标定所需的

位置数成为缩短标定时间的关键。

总结现有捷联惯导系统相关技术研究文献发

现，无论是 ＩＭＵ的标定技术、快速寻北技术还是
多位置对准技术等，ＩＭＵ的转位模式都是转台转
轴与惯性器件敏感轴重合的方式进行转动

的
［１２１６］

。根据文献［１７］中所引入的偏矢轴和偏
矢角的概念，设计了一种 ＩＭＵ的偏轴安装和转位
方式。在此基础上，以偏轴转位为核心思想，设计

了一种新的快速分立标定方法———偏轴４位置标
定方法。相较于传统的静态 ６位置标定方法，偏
轴４位置标定方法在所需转台的转轴数不增加的
情况下，仅需４次转位便可标定出陀螺组件的标
度因数误差、安装误差和常值误差共１２个主要误
差源，且标定精度与 ６位置方法的标定精度基本
相同（或略优于 ６位置标定方法）。即偏轴 ４位
置标定方法在保持标定精度不变和硬件条件相同

的情况下，进一步缩短了标定时间，提高了标定的

快速性和标定效率。

１　传统分立标定方法

目前常见的分立标定方法类型主要有“速

率 ＋位置”分立标定法和静态位置标定法两大
类。这里主要对“速率 ＋２４位置”分立式标定法
和静态６位置标定方法进行简要介绍。
１．１　“速率 ＋２４位置”分立式标定法

“速率 ＋２４位置”分立式标定法需要以 ３轴
惯导试验转台为基础，依次通过速率实验和２４个
位置实验来确定陀螺各个误差模型的系数

［５，９］
。

ＩＭＵ陀螺组件在３轴转台上的具体安装方式为：ｘ轴
陀螺与转台内框架的转轴重合，ｙ轴陀螺与转台中框
架的转轴重合，ｚ轴陀螺与转台外框架的转轴重合。
１．１．１　标度因数与安装误差的确定

首先，依次将 ＩＭＵ的 ｘ轴、ｙ轴和 ｚ轴陀螺的
轴向处于天向。然后，绕着此时的天向轴使转台

以一定的转动速率 ω按顺时针和逆时针方向进

行转动，与此同时，记录下转动整数圈内陀螺的输

出数据。为减少篇幅，这里列出最终结果。

“速率 ＋２４位置”分立式标定法对陀螺组件
标定出的标度因数为

Ｋ″ｘ ＝ΔＮｘ３／（２ωＮ）

Ｋ″ｙ ＝ΔＮｙ２／（２ωＮ）

Ｋ″ｚ ＝ΔＮｚ１／（２ωＮ
{

）

（１）

式中：Ｎ为陀螺旋转一周时一共进行数据记录的
组数；ω为 ＩＭＵ绕天向轴顺时针和逆时针旋转的
角速率值；ΔＮｘｉ、ΔＮｙｉ和 ΔＮｚｉ定义如下：

ΔＮｘｉ (＝ ∑Ｎｘｉ（ｔ） ) (＋ － ∑Ｎｘｉ（ｔ） )－
ΔＮｙｉ (＝ ∑Ｎｙｉ（ｔ） ) (＋ － ∑Ｎｙｉ（ｔ） )－
ΔＮｚｉ (＝ ∑Ｎｚｉ（ｔ） ) (＋ － ∑Ｎｚｉ（ｔ） )










－

其中：Ｎｘｉ（ｔ）＋、Ｎｙｉ（ｔ）＋和 Ｎｚｉ（ｔ）＋（ｉ＝１，２，３）
分别为当 ＩＭＵ中 ｘ轴指向天向、ｙ轴指向天向和 ｚ
轴指向天向时陀螺的正向转动中任意时刻 ｔ下陀
螺组件的输出值，而 Ｎｘｉ（ｔ）－、Ｎｙｉ（ｔ）－和 Ｎｚｉ（ｔ）－
（ｉ＝１，２，３）为对应情况下陀螺逆向转动中任意时
刻 ｔ下陀螺组件的输出值。

标定出的安装误差为

Ｋ″ｘｚ ＝ΔＮｘ２／ΔＮｘ３
Ｋ″ｘｙ ＝ΔＮｘ１／（－ΔＮｘ３）

Ｋ″ｙｘ ＝ΔＮｙ１／ΔＮｙ２
Ｋ″ｙｚ ＝ΔＮｙ３／（－ΔＮｙ２）

Ｋ″ｚｙ ＝ΔＮｚ３／ΔＮｚ１
Ｋ″ｚｘ ＝ΔＮｚ２／（－ΔＮｚ１















）

（２）

１．１．２　陀螺常值误差的确定
当 ｘ轴、ｙ轴和 ｚ轴陀螺的轴向依次指北时，

依次绕着该指北陀螺按逆时针方向进行转位，每

次转位角度为 ４５°，转位一周共有 ７个位置，总共
有２４个独立的标定位置，记录每个位置处各陀螺
的输出值，便可求取陀螺组件的常值误差为

εｘ ＝
１
２４∑

２４

ｉ＝１
（Ｎｘ（ｉ）／Ｋ″ｘ－ωｘ（ｉ）－

　　Ｋ″ｘｚωｙ（ｉ）＋Ｋ″ｘｙωｚ（ｉ））

εｙ ＝
１
２４∑

２４

ｉ＝１
（Ｎｙ（ｉ）／Ｋ″ｙ＋Ｋ″ｙｚωｘ（ｉ）－

　　ωｙ（ｉ）－Ｋ″ｙｘωｚ（ｉ））

εｚ ＝
１
２４∑

２４

ｉ＝１
（Ｎｚ（ｉ）／Ｋ″ｚ－

　　Ｋ″ｚｙωｘ（ｉ）＋Ｋ″ｚｘωｙ（ｉ）－ωｚ（ｉ



















））

（３）

式中：Ｎｘ（ｉ）、Ｎｙ（ｉ）和 Ｎｚ（ｉ）为各轴向陀螺在２４个
位置处的实际输出值；ωｘ（ｉ）、ωｙ（ｉ）和 ωｚ（ｉ）为在
各个位置处陀螺组件的理想输入值，此处 ｉ＝１，
２，…，２４；Ｋ″ｘ、Ｋ″ｙ和 Ｋ″ｚ为“速率 ＋２４位置”分立式标

６０４２
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定法标定出的陀螺组件的标度因数。

从式（３）可看出，陀螺组件常值误差的解析
算法中含有陀螺组件的标度因数误差和安装误

差，故其常值误差的标定精度会受到标度因数误

差和安装误差的标定精度影响。

速率实验的目的主要是确定３个陀螺的标度
因数和安装误差角，而２４位置实验的主要目的是
确定陀螺的常值误差。在使用“速率 ＋２４位置”
分立式标定法进行标定时，由于方法本身的特点，

陀螺的常值误差会与陀螺的标度因数误差和安装

误差产生关联，因此只有在用该方法所标定出的

标度因数误差和安装误差足够可信的情况下，才

能够对陀螺的常值误差进行精确计算。

１．２　静态６位置标定法
由于“速率 ＋２４位置”分立式标定法在进行

陀螺组件标定时会有误差参数相互耦合作用的影

响，这对于目前迅速发展的捷联惯导技术来说，已

无法满足捷联惯导系统对高精度陀螺组件的要

求，所以从实际的工程应用角度出发，有必要利用

双轴捷联惯导系统中的转位机构进行惯性器件的

高精度自标定
［１１］
。

由于求解陀螺 １２个误差参数时需要建立至
少１２个独立方程才能求解，且传统转位方案具有
每一次转位仅有２个陀螺敏感轴位置发生变化的
特点，所以只有当转台给 ＩＭＵ提供至少 ６个相对
独立的位置时才可以建立１２个独立的未知方程。
根据 ＩＭＵ在当地地理坐标系下的 ６个固定方位，
将地球自转角速度的北向和天向分量作为已知量

对陀螺仪的误差参数进行求解，从而完成对陀螺

仪各项误差的标定工作。

静态６位置标定法的转位方案如图 １所示。
初始位置时 ＩＭＵ坐标系（ｓ系）与载体系（ｂ系）重
合，且载体系与东北天地理坐标系（ｎ系）重合，然
后依次绕着敏感轴旋转相应角度到达其余位置。

然后通过３个轴向上陀螺的实际敏感值进行分立
标定，分别标定出３个陀螺的标度因数误差，安装
误差和常值误差。具体转位位置见图１。

将 ＩＭＵ在位置１～位置６时陀螺组件的输出
分别用６组符号表示为

［Ｎ′ｘ１ Ｎ′ｙ１ Ｎ′ｚ１］Ｔ

［Ｎ′ｘ２ Ｎ′ｙ２ Ｎ′ｚ２］Ｔ

［Ｎ′ｘ３ Ｎ′ｙ３ Ｎ′ｚ３］Ｔ

［Ｎ′ｘ４ Ｎ′ｙ４ Ｎ′ｚ４］Ｔ

［Ｎ′ｘ５ Ｎ′ｙ５ Ｎ′ｚ５］Ｔ

［Ｎ′ｘ６ Ｎ′ｙ６ Ｎ′ｚ６］















Ｔ

（４）

图 １　静态 ６位置标定转位方案示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔａｔｉｃｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

通过使用式（４）的 ６组陀螺的输出数据，经
过静态６位置分立标定方法进行解算，便可得出
陀螺组件的１２个误差参数。为减少篇幅，这里只
列写出标定的最终结果。

通过使用静态６位置标定方法，得出 ＩＭＵ的
３个轴向上陀螺的标度因数分别为
Ｋ′ｘ＝（Ｎ′ｘ２－Ｎ′ｘ４）／（２ωＮ）

Ｋ′ｙ ＝（Ｎ′ｙ１－Ｎ′ｙ３）／（２ωＮ）

Ｋ′ｚ ＝（Ｎ′ｚ１－Ｎ′ｚ５）／（２ωＵ
{

）

（５）

式中：ωＮ和 ωＵ分别为地球角速度在东北天地理
坐标系中北向和天向的分量，ωＮ ＝ωｉｅｃｏｓＬ，ωＵ ＝
ωｉｅｓｉｎＬ，ωｉｅ为地球角速度，Ｌ为地理纬度。

ＩＭＵ的３个轴向上陀螺的常值误差分别为
Ｄ′ｘ＝（Ｎ′ｘ４＋Ｎ′ｘ６）／２

Ｄ′ｙ＝（Ｎ′ｙ３＋Ｎ′ｙ５）／２

Ｄ′ｚ＝（Ｎ′ｚ３＋Ｎ′ｚ５）／
{

２

（６）

ＩＭＵ中陀螺组件的６个安装误差参数分别为
Ｋ′ｘｚ＝（Ｎ′ｘ１－Ｎ′ｘ３）／（２ωＮ）
Ｋ′ｘｙ＝（Ｎ′ｘ１－Ｎ′ｘ５）／（－２ωＵ）
Ｋ′ｙｘ＝（Ｎ′ｙ１－Ｎ′ｙ５）／（２ωＵ）
Ｋ′ｙｚ＝（Ｎ′ｙ２－Ｎ′ｙ４）／（－２ωＮ）
Ｋ′ｚｙ＝（Ｎ′ｚ２－Ｎ′ｚ４）／（２ωＮ）
Ｋ′ｚｘ＝（Ｎ′ｚ１－Ｎ′ｚ３）／（－２ωＮ















）

（７）

２　基于偏轴转位的４位置分立标定法

在进行分立标定时，随着转位次数的增加，会

７０４２
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在标定过程中引入多次转位机构的定位误差以及

其他因素造成的不稳定误差等，从而造成误差的

累积，且转位次数越多，所需要标定的时间越长。

为提高标定速度，设计一种 ＩＭＵ在转台上的偏轴
安装方式，研究一种位置数更少的分立标定方法。

２．１　ＩＭＵ偏轴转位安装方式
在具体设计 ＩＭＵ偏轴转位安装方式之前，先

简要介绍一种新的坐标变换理论———三元角两位

置坐标旋转变换方法。该方法的核心内容是：空

间中，任意２个共原点的直角坐标系可以仅通过
２次转位便可重合。该转位的具体过程描述如
下：首先，使共空间原点的 ２个直角坐标系的 Ｚ
轴重合，从而使得 ２个坐标系的 ＸＹ平面重合；然
后，绕着其中任意一个坐标系的 Ｚ轴旋转，从而
使得２个空间直角坐标系完全重合。此过程可以
用３个参数进行描述［１７］

。

受此过程的启发，设计一种 ＩＭＵ偏轴转位的
安装方式，其具体内容描述如下：将 ＩＭＵ坐标系
（ｓ系）的 Ｚｓ轴与双轴转台的外框轴（Ｚｂ轴）重
合，而 ＩＭＵ坐标系的 Ｘｂ轴和转台的内框轴偏移
一个固定角度进行安装。为了保证对称性，通常

偏移的角度为 ４５°。其中，按照文献［１５］中的相
关定义，这里将双轴转台的内框轴定义为偏矢轴

（Ｐｓ轴）。其具体的安装结构图如图２所示。
相较于传统的安装方式而言，该种偏轴安装

方式可以使得转台在转动过程中，实现 ＩＭＵ３个
敏感轴的位置同时发生变化，进而可以最大限度

地激励出陀螺组件的误差参数。此外，按照该设

计的偏轴转位安装方式，根据三元角坐标变换理

论，可以很方便的用 ３个参数表示出其任意时刻
的旋转矩阵，为分析所设计的偏轴 ４位置分立标
定方法的效果提供了有利的数学手段。

图 ２　ＩＭＵ偏轴安装方式结构示意图

Ｆｉｇ．２　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒｔｉａｌａｘｉｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｆｏｒＩＭＵ

２．２　偏轴４位置分立标定路径设计
采用双轴旋转调制型捷联惯导系统中的旋转

调制机构控制 ＩＭＵ进行转位，假定惯导系统所在
的地理位置精确已知，由于地球自转角速度在固

定位置是定值，通过利用旋转调制机构精确定位

特性，便可设计一组能精确得到确定输入的偏轴

４位置静态标定方法。
具体标定路径如图３所示：位置 １中 ＩＭＵ的

坐标系（ｓ系）与东北天坐标系（ｎ系）重合，在位
置１的基础上，依次绕着偏矢轴（Ｐｓ轴）逆时针旋
转调制１８０°到位置２，在位置２的基础上，绕着方
位轴（Ｚ轴）顺时针旋转调制 １８０°到位置 ３，在位
置３的基础上，绕着偏矢轴（Ｐｓ轴）逆时针旋转调
制１８０°到位置４。

由于传统的“速率 ＋２４位置”分立标定法在
标度因数误差和安装误差足够可信的基础上才能

求得较为精确的常值误差，故这里的偏轴 ４位置
标定方法考虑到了标定参数之间耦合误差的影

响，设计的４个位置不但能够激励出１２个误差参
数，而且各个误差参数的计算互相独立，互不干

扰。同时，和静态６位置分立标定方法相比，标定
所需的位置数减少 ２个，采集数据所用的时间减
少了３３％，从而可提高标定的快速性。

图 ３　偏轴 ４位置标定方法转位路径

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎｐａｔｈｏｆｐａｒｔｉａｌａｘｉｓｆｏｕｒｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

２．３　陀螺仪误差参数标定理论公式推导
由于地球自转角速度和当地纬度已知，可以

精确算出陀螺在偏轴４位置标定方法中各个位置
处的理想输入。

陀螺在位置１处的理想输入为［０　ωＮ　ωＵ］
Ｔ
，

在位置２处的理想输入为［－ωＮ　０　 －ωＵ］
Ｔ
，在

位置３处的理想输入为［ωＮ　０　 －ωＵ］
Ｔ
，在位置

４处的理想输入为［０　 －ωＮ　ωＵ］
Ｔ
。

其中 ωＮ＝ωｉｅｃｏｓＬ，ωＵ ＝ωｉｅｓｉｎＬ。将陀螺组
件在４个位置处的实际输出分别设为

８０４２
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［Ｎｘ１ Ｎｙ１ Ｎｚ１］
Ｔ

［Ｎｘ２ Ｎｙ２ Ｎｚ２］
Ｔ

［Ｎｘ３ Ｎｙ３ Ｎｚ３］
Ｔ

［Ｎｘ４ Ｎｙ４ Ｎｚ４］









 Ｔ

（８）

陀螺的误差源主要包括常值误差、安装误差

和标度因数误差，将以上 ３种陀螺的误差项综合
考虑在内列写的具体误差模型

［８］
如下：

Ｎｘ
Ｎｙ
Ｎ










ｚ

＝

Ｋｘ Ｋｘｚ －Ｋｘｙ
－Ｋｙｚ Ｋｙ Ｋｙｘ
Ｋｚｙ －Ｋｚｘ Ｋ











ｚ

ω（ｐ）ｉｅｘ

ω（ｐ）ｉｅｙ

ω（ｐ）











ｉｅｚ

＋

Ｄｘ
Ｄｙ
Ｄ










ｚ

（９）

式中：Ｎｘ、Ｎｙ和 Ｎｚ为 ＩＭＵ３个轴向上陀螺的最终

输出；ω（ｐ）ｉｅｘ、ω
（ｐ）
ｉｅｙ和 ω

（ｐ）
ｉｅｚ为地球角速度在各个位置

处的理论角速度分量；Ｋｘ、Ｋｙ和 Ｋｚ为 ３个轴向上
陀螺的标度因数；Ｋｘｚ、Ｋｘｙ、Ｋｙｘ、Ｋｙｚ、Ｋｚｙ和 Ｋｚｘ为陀螺
的安装误差；Ｄｘ、Ｄｙ和 Ｄｚ为 ３个轴向上陀螺的常
值误差。

将各个位置处的理想输入角速度分别代入陀

螺误差模型中，从而可求得各个陀螺仪的实际输

出，４个位置处各个陀螺敏感轴的实际输出为
Ｎｘ１ ＝ωＮＫｘｚ－ωＵＫｘｙ＋Ｄｘ
Ｎｙ１ ＝ωＮＫｙ＋ωＵＫｙｘ＋Ｄｙ
Ｎｚ１ ＝－ωＮＫｚｘ＋ωＵＫｚ＋Ｄ

{
ｚ

（１０）

Ｎｘ２ ＝－ωＮＫｘ＋ωＵＫｘｙ＋Ｄｘ
Ｎｙ２ ＝ωＮＫｙｚ－ωＵＫｙｘ＋Ｄｙ
Ｎｚ２ ＝－ωＮＫｚｙ－ωＵＫｚ＋Ｄ

{
ｚ

（１１）

Ｎｘ３ ＝ωＮＫｘ＋ωＵＫｘｙ＋Ｄｘ
Ｎｙ３ ＝－ωＮＫｙｚ－ωＵＫｙｘ＋Ｄｙ
Ｎｚ３ ＝ωＮＫｚｙ－ωＵＫｚ＋Ｄ

{
ｚ

（１２）

Ｎｘ４ ＝－ωＮＫｘｚ－ωＵＫｘｙ＋Ｄｘ
Ｎｙ４ ＝－ωＮＫｙ＋ωＵＫｙｘ＋Ｄｙ
Ｎｚ４ ＝ωＮＫｚｘ＋ωＵＫｚ＋Ｄ

{
ｚ

（１３）

通过进一步分析整理，由式（１０）－式（１３）
可得

Ｎｘ１４ ＝２ωＮＫｘｚ
Ｎｙ１４ ＝２ωＮＫｙ
Ｎｚ１４ ＝－２ωＮＫ

{
ｚｘ

（１４）

式（１２）－式（１１）可得
Ｎｘ３２ ＝２ωＮＫｘ
Ｎｙ３２ ＝－２ωＮＫｙｚ
Ｎｚ３２ ＝２ωＮＫ

{
ｚｙ

（１５）

式（１０）～式（１３）各式相加可得
Ｎｘ１２３４ ＝４Ｄｘ
Ｎｙ１２３４ ＝４Ｄｙ
Ｎｚ１２３４ ＝４Ｄ

{
ｚ

（１６）

［式（１０）＋式（１３）］－［式（１１）＋式（１２）］

{
可得

Ｎｘ（１４）（２３） ＝－４ωＵＫｘｙ
Ｎｙ（１４）（２３） ＝４ωＵＫｙｘ
Ｎｚ（１４）（２３） ＝４ωＵＫｚ

（１７）

利用式（１４）～式（１７）便可得到 ＩＭＵ中１２个
陀螺误差的标定结果，最终标定出的 ３个陀螺仪
标度因数为

Ｋｘ ＝Ｎｘ３２／（２ωＮ）

Ｋｙ ＝Ｎｙ１４／（２ωＮ）

Ｋｚ ＝Ｎｚ（１４）（２３）／（４ωＵ
{

）

（１８）

标定出的６个陀螺仪安装误差为
Ｋｘｚ ＝Ｎｘ１４／（２ωＮ）

Ｋｘｙ ＝Ｎｘ（１４）（２３）／（－２ωＮ）

Ｋｙｘ ＝Ｎｙ（１４）（２３）／（４ωＵ）

Ｋｙｚ ＝Ｎｙ３２／（－２ωＮ）

Ｋｚｙ ＝Ｎｚ３２／（２ωＮ）

Ｋｚｘ ＝Ｎｚ１４／（－２ωＮ















）

（１９）

标定出的３个陀螺仪常值误差为
Ｄｘ ＝Ｎｘ（１２３４）／４

Ｄｙ ＝Ｎｙ（１２３４）／４

Ｄｚ ＝Ｎｚ（１２３４）／
{

４

（２０）

其中：

Ｎｘ１２３４ ＝Ｎｘ１＋Ｎｘ２＋Ｎｘ３＋Ｎｘ４
Ｎｙ１２３４ ＝Ｎｙ１＋Ｎｙ２＋Ｎｙ３＋Ｎｙ４
Ｎｚ１２３４ ＝Ｎｚ１＋Ｎｚ２＋Ｎｚ３＋Ｎｚ４
Ｎｘ（１４）（２３） ＝（Ｎｘ１＋Ｎｘ４）－（Ｎｘ２＋Ｎｘ３）
Ｎｙ（１４）（２３） ＝（Ｎｙ１＋Ｎｙ４）－（Ｎｙ２＋Ｎｙ３）
Ｎｚ（１４）（２３） ＝（Ｎｚ１＋Ｎｚ４）－（Ｎｚ２＋Ｎｚ３















）

Ｎｘ１４ ＝Ｎｘ１－Ｎｘ４
Ｎｙ１４ ＝Ｎｙ１－Ｎｙ４
Ｎｚ１４ ＝Ｎｚ１－Ｎｚ４
Ｎｘ３２ ＝Ｎｘ３－Ｎｘ２
Ｎｙ３２ ＝Ｎｙ３－Ｎｙ２
Ｎｚ３２ ＝Ｎｚ３－Ｎｚ















２

至此，陀螺的 １２个误差系数全部经过计算
求出。

３　转位机构定位误差对标定精度的影响

旋转调制机构所存在旋转调制定位误差将会

对惯性陀螺组件各个误差参数的标定结果产生影

响。下面具体分析 ＩＭＵ位于 ４个位置的情况下，
旋转调制机构的定位误差对偏轴４位置标定结果
的影响。假设旋转调制机构在４个位置时的定位
误差角分别为 θｘｉ、θｙｉ、θｚｉ，其中 ｉ＝１，２，３，４。由于

９０４２
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定位误差角是小角度，因此旋转调制机构的定位

误差矩阵可表示为

Ｃｐ′ｐ ＝θｉ ＝

１ θｚｉ －θｙｉ
－θｚｉ １ θｘｉ
θｙｉ －θｘｉ









１

（２１）

式中：误差角 θｉ为理想坐标系到实际坐标系时所
转过的角度，ｐ系为理想坐标系，ｐ′系为误差坐标
系，也就是 ＩＭＵ坐标系（ｓ系）在转位机构控制下
实际转到位置。

旋转调制机构在各位置处定位误差角的存在

导致 ＩＭＵ陀螺组件在４个位置处的真实输入为

ω
－１
ｉｅｘ

ω
－１
ｉｅｙ

ω
－１











ｉｅｚ

＝θ１
０
ωＮ
ω









Ｕ

＝
ωＮθｚ１－ωＵθｙ１
ωＮ ＋ωＵθｘ１
－ωＮθｘ１＋ω











Ｕ

ω
－２
ｉｅｘ

ω
－２
ｉｅｙ

ω
－２











ｉｅｚ

＝θ２
－ωＮ
０
－ω









Ｕ

＝
－ωＮ ＋ωＵθｙ２
ωＮθｚ２－ωＵθｘ２
－ωＮθｙ２－ω











Ｕ

ω
－３
ｉｅｘ

ω
－３
ｉｅｙ

ω
－３











ｉｅｚ

＝θ３
ωＮ
０
－ω









Ｕ

＝
ωＮ ＋ωＵθｙ３
－ωＮθｚ３－ωＵθｘ３
ωＮθｙ３－ω











Ｕ

ω
－４
ｉｅｘ

ω
－４
ｉｅｙ

ω
－４











ｉｅｚ

＝θ４
０
－ωＮ
ω









Ｕ

＝
－ωＮθｚ４－ωＵθｙ４
－ωＮ ＋ωＵθｘ４
ωＮθｘ４＋ω











Ｕ

式中：ω
－ｉ
ｉｅｘ、ω

－ｉ
ｉｅｙ和ω

－ｉ
ｉｅｚ为 ＩＭＵ陀螺组件在 ４个位置

处各轴向陀螺的真实输入，ｉ＝１，２，３，４。
将陀螺在４个位置的真实输入角速度分别代

入陀螺误差模型式（１）中，对不同位置的陀螺仪
输出角速度作加减运算，并忽略二阶小量后可得

Ｎ
～
ｘ１４≈２ＫｘｚωＮ ＋ＫｘωＮ（θｚ１＋θｚ４）＋

　　ＫｘωＵ（－θｙ１＋θｙ４）

Ｎ
～
ｙ１４≈２ＫｙωＮ ＋ＫｙωＵ（θｘ１－θｘ４）

Ｎ
～
ｚ１４≈－２ＫｚｘωＮ －ＫｚωＮ（θｘ１＋θｘ４













）

（２２）

Ｎ
～
ｘ３２≈２ＫｘωＮ ＋ＫｘωＵ（θｙ３－θｙ２）

Ｎ
～
ｙ３２≈－２ＫｙｚωＮ －ＫｙωＮ（θｚ３＋θｚ２）－

　　ＫｙωＵ（θｘ３－θｘ２）

Ｎ
～
ｚ３２≈２ＫｚｙωＮ ＋ＫｚωＮ（θｙ３＋θｙ２













）

（２３）

Ｎ
～
ｘ１２３４≈４Ｄｘ＋ＫｘωＮ（θｚ１－θｚ４）＋

　　ＫｘωＵ（－θｙ１＋θｙ２＋θｙ３－θｙ４）

Ｎ
～
ｙ１２３４≈４Ｄｙ＋ＫｙωＮ（θｚ２－θｚ３）＋

　　ＫｙωＵ（θｘ１－θｘ２－θｘ３＋θｘ４）

Ｎ
～
ｚ１２３４≈４Ｄｚ＋ＫｚωＮ（－θｘ１－θｙ２＋θｙ３＋θｘ４













）

（２４）

Ｎ
～
ｘ（１４）（２３）≈－４ＫｘｙωＵ ＋ＫｘωＮ（θｚ１－θｚ４）＋

　　ＫｘωＵ（－θｙ１－θｙ２－θｙ３－θｙ４）

Ｎ
～
ｙ（１４）（２３）≈４ＫｙｘωＵ ＋ＫｙωＮ（－θｚ２＋θｚ３）＋

　　ＫｙωＵ（θｘ１＋θｘ２＋θｘ３＋θｘ４）

Ｎ
～
ｚ（１４）（２３）≈４ＫｚωＵ ＋ＫｚωＮ（－θｘ１＋θｙ２－θｙ３＋θｘ４















）

（２５）

式中：Ｎ
～
ｘｉ、Ｎ
～
ｙｉ和Ｎ
～
ｚｉ（ｉ＝１，２，３，４）为陀螺在各个

位置处的实际输出值。

Ｎ
～
ｑ１４ ＝Ｎ

～
ｑ１－Ｎ

～
ｑ４

Ｎ
～
ｑ３２ ＝Ｎ

～
ｑ３－Ｎ

～
ｑ２

Ｎ
～
ｑ１２３４ ＝Ｎ

～
ｑ１＋Ｎ

～
ｑ２＋Ｎ

～
ｑ３＋Ｎ

～
ｑ４

Ｎ
～
ｑ（１４）（２３） ＝（Ｎ

～
ｑ１＋Ｎ

～
ｑ４）－（Ｎ

～
ｑ２＋Ｎ

～
ｑ３）

　　ｑ＝ｘ，ｙ，















ｚ
将式（１４）～式（１７）与式（２２）～式（２５）各式

分别对应比较，可以得到旋转调制机构旋转定位

误差产生的标定偏差为

δＫｘ≈ ＫｘωＵ（θｙ３－θｙ２）／（２ωＮ）

δＫｙ≈ ＫｙωＵ（θｘ１－θｘ４）／（２ωＮ）

δＫｚ≈ ＫｚωＮ（－θｘ１＋θｙ２－θｙ３＋θｘ４）／（４ωＵ）

δＫｘｚ≈ Ｋｘ［ωＮ（θｚ１＋θｚ４）＋ωＵ（－θｙ１＋

　　θｙ４）］／（２ωＮ）

δＫｘｙ≈－Ｋｘ［ωＮ（θｚ１－θｚ４）－ωＵ（θｙ１＋θｙ２＋

　　θｙ３＋θｙ４）］／（４ωＵ）

δＫｙｘ≈ Ｋｙ［ωＮ（－θｚ２＋θｚ３）＋ωＵ（θｘ１＋

　　θｘ２＋θｘ３＋θｘ４）］／（４ωＵ）

δＫｙｚ≈ Ｋｙ［ωＮ（θｚ３＋θｚ２）＋ωＵ（θｘ３－

　　θｘ２）］／（２ωＮ）

δＫｚｙ≈ Ｋｚ（θｙ３＋θｙ２）／２

δＫｚｘ≈ Ｋｚ（θｘ１＋θｘ４）／２

δＤｘ≈ Ｋｘ［ωＮ（θｚ１－θｚ４）＋ωＵ（－θｙ１＋θｙ２＋

　　θｙ３－θｙ４）］／４

δＤｙ≈ Ｋｙ［ωＮ（θｚ２－θｚ３）＋ωＵ（θｘ１－θｘ２－

　　θｘ３＋θｘ４）］／４

δＤｚ≈ ＫｚωＮ（－θｘ１－θｙ２＋θｙ３＋θｘ４）／











































４

为与静态６位置分立标定进行比对，下面给
出由转位机构定位误差引起的静态６位置分立标

０１４２
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定误差，其标定误差为

δＫ′ｘ≈ ＫｘωＵ（θｙ４－θｙ２）／（２ωＮ）

δＫ′ｙ≈ ＫｙωＵ（θｘ１－θｘ３）／（２ωＮ）

δＫ′ｚ≈ ＫｚωＮ（θｘ１－θｘ５）／（２ωＵ）

δＫ′ｘｚ≈ Ｋｘ［ωＮ（θｚ１＋θｚ３）＋

　　ωＵ（－θｙ１＋θｙ３）］／（２ωＮ）

δＫ′ｘｙ≈ Ｋｘ［ωＮ（θｚ１－θｚ５）－

　　ωＵ（θｙ１＋θｙ５）］／（２ωＵ）

δＫ′ｙｘ≈ Ｋｙ［ωＮ（－θｚ２－θｚ４）＋

　　ωＵ（θｘ２－θｘ４）］／（２ωＵ）

δＫ′ｙｚ≈ Ｋｙ（θｘ１＋θｘ５）／２

δＫ′ｚｙ≈ Ｋｚ（θｙ４＋θｙ２）／２

δＫ′ｚｘ≈－Ｋｚ（θｘ１＋θｘ３）／２

δＤ′ｘ≈ ＫｘωＵ（θｙ４－θｙ６）／２

δＤ′ｙ≈ ＫｙωＵ（θｘ３－θｘ５）／２

δＤ′ｚ≈ ＫｚωＮ（θｙ３－θｘ５）／



































２

式中：δＫ′ｘ、δＫ′ｙ和 δＫ′ｚ为在存在转位机构定位误差
时，静态６位置方法标定出的陀螺标度因数误差
的偏差；δＫ′ｘｚ、δＫ′ｘｙ、δＫ′ｙｘ、δＫ′ｙｚ、δＫ′ｚｙ和 δＫ′ｚｘ为陀螺
安装误差的偏差；δＤ′ｘ、δＤ′ｙ和 δＤ′ｚ为陀螺常值误
差的偏差。

通过比较分析发现，二者有区别的地方为

δＫｘｙ、δＫｙｘ、δＫｙｚ、δＫｚ、δＤｘ、δＤｙ和 δＤｚ，在某些情况
下，因转位机构定位误差而造成的标定误差中，偏

轴４位置标定方法比静态６位置标定方法标定误
差小或大，甚至相同的可能性均存在。假定转位

机构在各个位置处的定位误差角均相同，该定位

误差角度值用 θ表示，则２种标定方法有 １１个误
差项的标定误差值均相同，只有 δＫｙｘ有区别。偏
轴４位置标定方法因转位机构定位误差引起的

δＫｙｘ＝Ｋｙθ，而静态６位置标定方法的为 δＫ′ｙｘ＝
ωＮ
ωＵ
·

Ｋｙθ＝
Ｋｙθ
ｔａｎＬ

，当 Ｌ＜４５°时，静态 ６位置标定方法对

Ｋｙｘ的标定偏差要大于偏轴 ４位置，当 Ｌ＞４５°时，
结果相反。但由于相关误差参数的数量级很小，

均为小量，故在转位机构定位误差的影响下，２种
方法对各个误差项的标定偏差差别不大。

综合以上分析可得出，在转位机构定位误差

的影响下，偏轴４位置标定方法与静态 ６位置标
定方法的标定效果几乎相同，即在标定精度相同

的情况下，偏轴４位置标定方法要比静态 ６位置

标定方法所用时间更短。

此外，除了转位机构定位误差会对偏轴 ４位
置分立标定法的标定精度产生影响外，还有许多

其他误差源会对最终标定结果产生影响。比如转

台的非正交度以及不水平度同样会引起标定过程

中陀螺组件的实际输入与理想输入之间存在偏

差，进而采用所提方法对陀螺组件进行标定时会

产生标定偏差，其分析过程与转台定位误差对其

影响的分析过程基本相同，这里不再过多阐述。

同时，陀螺组件自身的噪声水平也会对最终标定

结果产生影响，如果在偏轴４位置分立标定解算过
程中考虑陀螺随机误差的影响，则陀螺组件标度因

数、安装误差和常值误差的最终标定结果分别为

Ｋｘ ＝Ｎｘ３２／（２ωＮ）＋珘ε１
Ｋｙ ＝Ｎｙ１４／（２ωＮ）＋珘ε２
Ｋｚ ＝Ｎｚ（１４）（２３）／（４ωＵ）＋珘ε

{
３

Ｋｘｚ ＝Ｎｘ１４／（２ωＮ）＋珘ε４
Ｋｘｚ ＝Ｎｘ１４／（２ωＮ）＋珘ε５
Ｋｙｘ ＝Ｎｙ（１４）（２３）／（４ωＵ）＋珘ε６
Ｋｙｚ ＝Ｎｙ３２／（－２ωＮ）＋珘ε７
Ｋｚｙ ＝Ｎｚ３２／（２ωＮ）＋珘ε８
Ｋｚｘ ＝Ｎｚ１４／（－２ωＮ）＋珘ε















９

Ｄｘ ＝Ｎｘ（１２３４）／４＋珘ε１０
Ｄｙ ＝Ｎｙ（１２３４）／４＋珘ε１１
Ｄｚ ＝Ｎｚ（１２３４）／４＋珘ε

{
１２

式中：珘εｉ（ｉ＝１，２，…，１２）为在偏轴 ４位置分立标
定方法中，陀螺随机误差对陀螺组件标度因数、安

装误差和常值误差的标定偏差。所以，陀螺组件自

身的噪声水平对最终标定精度也会产生重要影响。

陀螺随机噪声越小，分立标定结果的精度也就会

越高。

４　两种标定方法效果仿真验证

参照式（９）建立的 ＩＭＵ中陀螺仪的误差模型，
同时综合考虑陀螺仪实际标度因数误差的取值范

围，设定３个陀螺标度因数误差均为 １×１０－４，其
６个安装误差都为 ２．１４５×１０－５ｒａｄ，３个陀螺的常
值误差分别为２．０４１７３６９３（°）／ｈ、３．０１８４４２４１（°）／
ｈ、２．０９５４５７５１（°）／ｈ；北京地理纬度采用 ３４°，系
统的采样频率为１００Ｈｚ。在静态６位置标定和偏
轴４位置标定中，假定转位机构在各个位置处的
定位误差范围均为 ±３″。

对上述２种标定方法分别进行 １００次仿真，
将每种标定方法标定出的陀螺误差项取平均值作

为最终标定值。２种方法的标定误差曲线如
图４～图９所示。

１１４２
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图 ４　静态 ６位置标定方法陀螺仪标度因数误差

Ｆｉｇ．４　Ｇｙｒｏｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒｏｆｓｔａｔｉｃｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图 ５　静态 ６位置标定方法陀螺仪安装误差

Ｆｉｇ．５　Ｇｙｒｏｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｓｔａｔｉｃｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

图 ６　静态 ６位置标定方法陀螺仪常值误差

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｓｔａｎｔｖａｌｕｅｅｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅｉｎｓｔａｔｉｃ

ｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图 ７　偏轴 ４位置标定方法陀螺仪标度因数误差

Ｆｉｇ．７　Ｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅｉｎｆｏｕｒｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｐａｒｔｉａｌａｘｉｓ

　　２种标定方法标定的最终结果如表１所示。
为直观反映 ２种标定方法的标定效果，以每

种方法标定出的各个误差项的误差模值为纵坐

标，以各个误差项的种类为横坐标作图，如图 １０
所示。

为了直观反映２种方法对各个误差项标定的
稳定性，以每种方法对各个误差项进行标定时的

方差为纵坐标，以各个误差项的种类为横坐标作

图，如图１１所示。
由图１０可以看出，由偏轴４位置标定方法所

标定出的１２个陀螺误差中，仅有３个误差项的标
定偏差值大于静态 ６位置标定方法的标定结果，
同时由于２种方法的标定偏差结果都在 １０－７量
级，说明２种标定方法的标定精度都比较高，但偏
轴４位置标方法标定结果整体上要优于静态６位
置标定方法；此外，由图１１可以看出，偏轴４位置
标定方法对各个误差项标定的稳定性整体上也要

优于静态 ６位置方法。因此，通过实际标定效果
仿真，验证了偏轴４位置标定方法在求取陀螺仪

２１４２
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图 ８　偏轴 ４位置标定方法陀螺仪安装误差

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅｉｎｆｏｕｒｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｐａｒｔｉａｌａｘｉｓ

图 ９　偏轴 ４位置标定方法陀螺仪常值误差

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｓｔａｎｔｖａｌｕｅｅｒｒｏｒｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅｉｎｆｏｕｒｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｐａｒｔｉａｌａｘｉｓ

表 １　不同标定方法下的陀螺仪误差参数比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅｅｒｒｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

误 差 项 静态６位置标定 偏轴４位置标定

δＫｘ／１０
－４ ０．９９６８７１ ０．９９９２０７

δＫｙ／１０
－４ ０．９９５５９４ ０．１００２６５

δＫｚ／１０
－４ １．０１１１９ ０．９９７９５６

Ｋｘｚ／（１０
－５ｒａｄ） ２．１９７１４ ２．１５１３１

Ｋｘｙ／（１０
－５ｒａｄ） １．９５８９３ ２．１９４２４

Ｋｙｘ／（１０
－５ｒａｄ） ２．１００７９ ２．１１０２１

Ｋｙｚ／（１０
－５ｒａｄ） ２．０００２９ １．９１００５

Ｋｚｙ／（１０
－５ｒａｄ） ２．１９８９２ ２．１６１２３

Ｋｚｘ／（１０
－５ｒａｄ） ２．０９０６７ ２．０９８７０

Ｄｘ／（（°）·ｈ
－１） ２．０４１７４２４９ ２．０４１７３４１５

Ｄｙ／（（°）·ｈ
－１） ３．０１８４４１５６ ３．０１８４４１４３

Ｄｚ／（（°）·ｈ
－１） ２．０９５４５６２４ ２．０９５４５４３２

图 １０　２种标定方法所标定出的各个误差项

的偏差模值

Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｍｏｄｅｖａｌｕｅｓｏｆｅａｃｈｅｒｒｏｒｃａｌｉｂｒａｔｅｄ

ｂｙｔｗｏｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

图 １１　２种标定方法标定各个误差项时的方差

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｎｃｅｏｆｅａｃｈｅｒｒｏｒｃａｌｉｂｒａｔｅｄｂｙ

ｔｗｏｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

标度因数误差、安装误差和常值误差中的可行性

以及优越性。

３１４２
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５　结　论

１）偏轴 ４位置标定方法能够实现对 ＩＭＵ中
陀螺组件的 ３个标度因数误差、６个安装误差和
３个常值误差项的标定，且标定精度不低于传统
的“速率 ＋２４位置”分立式标定法和静态 ６位置
分立标定方法的标定精度。

２）在对ＩＭＵ中陀螺组件１２个确定性误差项
的标定精度不低于传统标定方法的情况下，偏轴

４位置标定方法比目前标定位置数最少的静态
６位置标定方法的位置数还要少 ２个，且标定速
度与其相比提高约３３％。

３）“速率 ＋２４位置”分立式标定法需要在
３轴转台上进行，而偏轴 ４位置标定方法只需借
助双轴转台便可完成对陀螺 １２个确定性误差项
的标定，故偏轴 ４位置标定方法与传统标定方法
相比，所需硬件条件也更为宽松；同时，“速率 ＋
２４位置”分立式标定法标定的误差项之间存在耦
合关系，而偏轴 ４位置标定方法对各个误差项的
标定相互独立，对各个误差项标定时，标定精度不

受限于其他误差项的标定精度。

４）就 ＩＭＵ的转位方式而言，本文所提的偏
轴转位方法在每次转位时会有３个敏感轴位置同
时发生变化，故相较于传统的转轴与敏感轴重合

的转位方式来说，能够更大限度的激励相关误差

参数，从而提高标定效率。

同样，通过分析 ＩＭＵ偏轴转位方案的特点，
以偏轴转位思想为基础，可进一步研究基于偏轴

转位的捷联惯导系统快速寻北和高效的旋转调制

等其他惯导技术。
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方法［Ｊ］．导航定位与授时，２０１６，３（４）：７４８０．

ＤＯＮＧＣＭ，ＣＨＥＮＸＪ，ＲＥＮＳＱ．Ｓｙｓｔｅｍａｔｉｃｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈ

ｏｄｆｏｒｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＰｏ

ｓｉｔｉｏｎｉｎｇ＆Ｔｉｍｉｎｇ，２０１６，３（４）：７４８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］孙枫，孙伟．基于双轴转位机构的光纤陀螺标定方法［Ｊ］．

控制与决策，２０１１，２６（３）：３４６３５０．

ＳＵＮＦ，ＳＵＮＷ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆＩＦＯＧｂａｓｅｄｏｎｔｗｏ

ａｘｉｓｉｎｄｅｘｉｎｇ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２０１１，２６（３）：３４６３５０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］包为民，申功勋，李华滨．惯性平台在系统中多位置翻滚自

标定方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１１，３７（４）：

４６２４６５．

ＢＡＯＷ Ｍ，ＳＨＥＮＧＸ，ＬＩＨＢ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｉｎｅｒｔｉａｌｐｌａｔ

ｆｏｒｍｍｕｌｔｉｐｏｓｉｔｉｏｎｒｏｌｌｉｎｇｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１，３７（４）：

４６２４６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］牟玉涛，周振威，方海涛．ＳＩＮＳ外场系统级标定方法的优

化———最佳六位置［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１１，３７

（７）：８５５８６０．

ＭＯＵＹＴ，ＺＨＯＵＺＷ，ＦＡＧＮＨＴ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｙｓｔｅｍａｔｉｃ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒＳＩＮＳｉｎｏｕｔｅｒｆｉｅｌｄ—ｏｐｔｉｍａｌｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１１，３７（７）：８５５８６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］杨国梁，王玮．基于双轴旋转的惯导系统误差自补偿技术

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１２，３８（４）：５１９５２４．

ＹＡＮＧＧＬ，ＷＡＮＧＷ．Ｅｒｒｏｒａｕｔｏｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆ

ｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｄｏｕｂｌｅａｘｉｓｒｏｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１２，３８（４）：５１９５２４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］谭彩铭，王宇，苏岩，等．捷联惯导系统最简多位置解析对准
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　第 １１期 苗继松，等：基于偏轴转位的捷联惯导系统快速标定方法

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１５，４１（９）：１６４５１６５０．

ＴＡＮＣＭ，ＷＡＮＧＹ，ＳＵＹ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｓｉｍｐｌｅｓｔｍｕｌｔｉｐｏｓｉｔｉｏｎ

ａｎａｌｙｔｉｃａｌｉｇｎｍｅｎｔｆｏｒＳＩＮＳ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，４１（９）：１６４５１６５０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］张小跃，杨功流，张春熹．三轴一体光纤陀螺高精度标定方

法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１２，３８（４）：４７８４８６．

ＺＨＡＮＧＸＹ，ＹＡＮＧＧＬ，ＺＨＡＮＧＣＸ．Ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃａｌｉｂｒａ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｒｅｅｃｌｕｓｔｅｒＦＯＧ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，３８（４）：４７８４８６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］苗继松，邵琼玲，任元．基于三元角的坐标旋转变换方法

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（１２）：２５３９２５４６．

ＭＩＡＯＪＳ，ＳＨＡＯＱＬ，ＲＥＮＹ．Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｒｏｔａｔｉｏｎｔｒａｎｓｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｅｒｎａｒｙａｎｇｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（１２）：２５３９

２５４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　苗继松　男，硕士研究生。主要研究方向：捷联惯性导航与快

速发射技术。

任元　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：先进惯

性测量与导航控制技术。

Ｆａｓｔｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ
ｂａｓｅｄｏｎｐａｒｔｉａｌａｘｉｓｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎ

ＭＩＡＯＪｉｓｏｎｇ１，２，ＳＨＡＯＱｉｏｎｇｌｉｎｇ１，ＲＥＮＹｕａｎ１，，ＣＨＥＮＸｉａｏｃｅｎ３，ＷＡＮＧＷｅｉｊｉｅ１

（１．ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ；　２．６３７９８ＴｒｏｏｐｓｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｘｉｃｈａｎｇ６１５０００，Ｃｈｉｎａ；

３．６３９６１ＴｒｏｏｐｓｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００１２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｏｆｉｎｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔ（ＩＭＵ）ｈａｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔ
ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｒａｐｉｄｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＳＩＮＳ）．Ｉｎｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｔｒａｎｓｐｏｓｉ
ｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ，ｂｏｔｈｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇｓｈａｆｔａｎｄｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｉｓａｒｅｒｅｃｌｏｓｅｄ，ａｎｄｏｎｌｙｔｗｏｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｉｓｐｏｓｉｔｉｏｎｓ
ｃｈａｎｇｅｆｏｒｏｎｃｅｐｅｒｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｔｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｅｒｒｏｒｍｏｒｅｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙ，ａｎｅｗｐａｒｔｉａｌａｘｉｓｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｏｆＩＭＵｏｎｔｈｅｔｕｒｎｔａｂｌｅｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄａｎｅｗｓｃｈｅｍｅｏｆｏｆｆａｘｉｓｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂｙｐｒｏｐ
ｅｒｌｙｄｅｓｉｇｎｉｎｇａｎａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇｓｈａｆｔａｎｄｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｅｓｈａｆｔ，ｉｔｍａｋｅｓｔｈｒｅｅｓｅｎｓｉｔｉｖｅａｘｉｓｐｏｓｉｔｉｏｎｓ
ｃｈａｎｇｅａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ，ａｎｄｏｐｅｎｓｕｐａｎｅｗｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎｓｐａｃｅｏｆＩＭＵ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｗｈｅｎｃａｌｉｂｒａｔｉｎｇｔｈｅ１２
ｍａｉｎｄｅｔｅｒｍｉｎａｃｙｅｒｒｏｒｓｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅｍｏｄｕｌｅ，ｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｔｒａｎｓｐｏｓｉ
ｔｉｏｎｍｏｄｅｃａｎｂｅｆｕｒｔｈｅｒｒｅｄｕｃｅｄｔｏｆｏｕｒｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｏｆｆａｘｉｓｔｒａｎｓｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ
ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ，ｉｔｉｓｓｈｏｗｎｔｈａｔｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｔｗｏｓｃｈｅｍｅｓｉｓｔｈｅｓａｍｅ，
ｂｕｔｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｏｆｔｈｅｆｏｕｒｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｉｓ３３％ ｌｏｗｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｔｈｅｓｔａｔｉｃｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎ
ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ，ａｎｄｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈｅｓｔａｔｉｃｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ
ｓｃｈｅｍｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｉｓｃｒｅｔｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ；ｓｔａｔｉｃｓｉｘｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ；ｆｏｕｒｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｐａｒｔｉａｌａｘｉｓ；
ｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒ；ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ；ｃｏｎｓｔａｎｔｅｒｒｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０１１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４１３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０４１８１１：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０４１８．０８５９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＡＡ７０２６０８３）；ＢｅｉｊｉｎｇＹｏｕｔｈＴｏｐＴａｌｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔ

（２０１７００００２６８３３ＺＫ２３）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６０５４８９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｅｎｙｕａｎ＿８２３＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ
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非封闭舱室内电场统计均匀测试方法

裴朝１，苏东林１，石国昌２，廖意２，

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．上海无线电设备研究所，上海 ２０００９０）

　　摘　　　要：低电平扫描场（ＬＬＳＦ）测试是飞机级高强辐射场（ＨＩＲＦ）效应试验的重要内
容。分别建立了方形舱室内置模式搅拌叶片的仿真模型和试验系统，验证了外部 ＬＬＳＦ照射
下非封闭舱室内产生统计均匀特性电场的可行性。以方形舱室和圆柱舱室模型为对象，提出

了基于遍历和递归算法的场均匀区域检验方法，获取了模式搅拌工作下的 ２种非封闭舱室内
的有限均匀区域，为实际飞机级 ＬＬＳＦ试验过程中接收探头的布置提供重要指导。

关　键　词：场均匀性；模式搅拌器；非封闭舱室；低电平扫描场（ＬＬＳＦ）；高强辐射场
（ＨＩＲＦ）

中图分类号：Ｖ２１６；ＴＮ９９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２４１６０７

　　近年来，飞机上越来越多的传统机械或机电
控制系统被弱电设备取代，低屏蔽性能复合材料

应用比重急剧增加，使得高强电磁信号更容易耦

合进入机内造成干扰、损伤甚至损坏。高强辐射

场（ＨｉｇｈＩｎｔｅｎｓｉｔｙＲａｄｉａｔｅｄＦｉｅｌｄ，ＨＩＲＦ）已成为影
响飞机飞行安全的重要因素

［１］
。欧美、中国等国

家的航空机构在近期颁布了相应条款和专用条件

强制规定了民用航空器必须通过 ＨＩＲＦ适航符合
性试验验证。

作为飞机级 ＨＩＲＦ试验的重要内容，低电平
扫描场（ＬｏｗＬｅｖｅｌＳｗｅｐｔＦｉｅｌｄ，ＬＬＳＦ）具有测试便
捷、降低待测飞机潜在风险等优点

［２］
。ＬＬＳＦ测试

是采用外部电磁波照射飞机舱室，接收天线或场

强探头置于舱室内测试内部场强，通过与校准值

对比获得飞机舱室的衰减特性。测试过程中由于

舱室存在驻波，舱室内不同位置场强变化较大，通

常需要在舱室内安装足够多的接收天线／探头，或
者采用有限个接收天线在不同位置开展多次测

试，寻找舱室内场强最大值
［３４］
，这种方法耗时耗

力。参考混响室设计方法，通过内置搅拌器，改变

边界条件，使得在搅拌器的一个旋转周期内接收

天线／探头位置出现场强最大值，实现场统计均
匀，达到最大值快速获取的目的

［５７］
。不同于混

响室，飞机舱室通常是非封闭结构，存在的门窗、

导流孔等开口将影响到舱室内的局部能量密度和

总场均匀性
［８９］
，而且，目前的文献仅对发射天线

置于混响室内部的情况进行分析，还没有开展外

部电磁波照射下非封闭舱室内场统计均匀分析。

本文重点对 ＬＬＳＦ测试中非封闭飞机舱室内
的场统计均匀测试方法展开研究，通过建立方形

舱室内置搅拌器的仿真及试验系统，验证了非封

闭舱室内产生统计均匀电场的可行性；结合舱室

和搅拌器的仿真模型，提出了基于遍历和递归算

法的场均匀区域检验方法。获取的方形舱室和圆

柱舱室内有限场均匀区域的规律，可为实际飞机

级 ＬＬＳＦ试验过程中数据采集提供重要指导。

Administrator
新建图章
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　第 １１期 裴朝，等：非封闭舱室内电场统计均匀测试方法

１　场均匀性判定方法

舱室内通过放置旋转的搅拌叶片，在较大空

间内获得具有统计特性的均匀场。在这个均匀场

区，搅拌器完成一个周期的所有步进过程后，区域

内任一点处的电磁场强都可以达到相同的最大场

强值。ＬＬＳＦ测试过程中，由于舱室非封闭开口的
存在，搅拌器的均匀区域不同于混响室的均匀场

区域，与搅拌器大小、舱室开口大小、频率等有关。

按照 ＩＥＣ６１０００４２１标准［１０］
，均匀性采用如下的

判定方法。

通过选取区域所在的８个顶点作为接收探头
位置，将８个位置的最大场强值归一化到平均输
入功率的平方根：

Ｅ
ｔ

ｘ，ｙ，ｚ ＝
ＥＭａｘｘ，ｙ，ｚ
Ｐ槡 Ｉｎｐｕｔ

（１）

式中：ＥＭａｘｘ，ｙ，ｚ为每个探头 ｘ、ｙ、ｚ轴分量的最大测

量值；Ｅ
ｔ

ｘ，ｙ，ｚ为每个探头对应轴向归一化的最大测

量值；ＰＩｎｐｕｔ为在搅拌器旋转期间，记录 ＥＭａｘｘ，ｙ，ｚ时
的混响室平均输入功率。

针对每个频率，计算接收探头每个轴向的测

量值的最大归一化平均值：

〈Ｅ
ｔ

ｘ〉８ (＝ ∑Ｅ
ｔ )ｘ ８ （２）

〈Ｅ
ｔ

ｙ〉８ (＝ ∑Ｅ
ｔ )ｙ ８ （３）

〈Ｅ
ｔ

ｚ〉８ (＝ ∑Ｅ
ｔ )ｚ ８ （４）

设定每个轴向具有同样权重，计算接收探头

所有测量值的最大归一化平均值〈Ｅ
ｔ

〉２４：

〈Ｅ
ｔ

〉２４ (＝ ∑Ｅ
ｔ

ｘ，ｙ， )ｚ ２４ （５）

式中：〈〉表示算术平均值。

搅拌器旋转一周，以 ８个位置中每个位置得
到的最大平均值的标准偏差来确定场均匀性，用

接收探头每个轴向的单独数据和总数据集来计算

标准偏差。

标准偏差计算式为

σ＝α ∑（Ｅ
ｔ

ｉ－〈Ｅ
ｔ

〉）
２

ｎ－槡 １
（６）

式中：Ｅ
ｔ

ｉ为所有位置归一化电场测量值；〈Ｅ
ｔ

〉为归

一化电场测量值的算术平均值；ｎ为测量数，ｎ≤
２０时，α为１．０６，ｎ＞２０时，α＝１。

用与平均值有关的分贝（ｄＢ）数表示标准

偏差：

σ＝２０ｌｇσ＋〈Ｅ
ｔ

〉

〈Ｅ
ｔ

〉

（７）

如果所有场向量的标准偏差不超过规定的标

准偏差值，则认为满足了场均匀性要求。

２　非封闭舱室内场均匀性

为了获取飞机非封闭舱室内场统计均匀特

性，针对飞机不同类型舱室的几何形状，分别选取

方形舱室和圆柱舱室作为研究对象开展仿真与试

验分析。其中方形舱室用于起落架舱等的特性研

究，圆柱舱室可用于研究飞机客舱、驾驶舱等内部

的场均匀性。

２．１　方形舱室试验
制作了金属方形舱室和内置搅拌器，用于电

场均匀性试验。方形舱室的长宽高分别为：ｌ＝
２ｍ，ｗ＝１ｍ，ｈ＝１ｍ，舱室左右两侧分别有 ５个
０．１５ｍ×０．１ｍ的窗口，舱室前侧有一个 ０．３ｍ×
０．４ｍ的开口，孔隙率（窗口面积与舱室面积的比
值）为２．７％。搅拌叶片由 ２个 ０．３ｍ×０．３ｍ正
方形铝板折叠后拼接，叶片下方为驱动盒和转轴，

搅拌叶片拼接后的对角尺寸约为 ０．８ｍ，大于舱
室宽度的３／４。方形舱室和搅拌器的坐标关系如
图１所示，坐标原点位于转轴顶部中心。

方形舱室的谐振频率和模式数目分别通过

式（８）和式（９）进行计算［１１１２］
：

ｆｍ，ｎ，ｐ ＝
ｃ
２

ｍ( )ｈ
２

＋ ｎ( )ｗ
２

＋ ｐ( )ｌ槡
２

（８）

Ｎｍｏｄｅ ＝
８πｈｗｌｆ３

３ｃ３
－（ｈ＋ｗ＋ｌ）ｆ

ｃ
＋０．５ （９）

式中：ｃ为光速；ｌ、ｗ、ｈ分别为舱室的长、宽、高，
ｍ；ｍ、ｎ、ｐ为０或整数；ｆ为频率，Ｈｚ。

一般条件下，混响室最低可用频率（Ｌｏｗｅｓｔ
ＵｓａｂｌｅＦｒｅｑｕｅｎｃｙ，ＬＵＦ）必须大于舱室的最低谐

图 １　直角坐标系中方形舱室与搅拌器位置

Ｆｉｇ．１　Ｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｃｕｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎａｎｄｓｔｉｒｒｅｒｕｎｄｅｒ

ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

７１４２
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振频率 ｆ０１１的３倍，同时 ＭＩＬＳＴＤ４６１Ｅ标准
［１３］
要

求，在 ＬＵＦ下至少存在 １００个模。根据式（８）和
式（９）的计算，此舱室 ＬＵＦ约为５１０ＭＨｚ。

试验频率范围为 ４００ＭＨｚ～１ＧＨｚ，搅拌叶片
的最大旋转区域与舱室内壁的间距至少为 λ／４，
根据最低仿真频率 ４００ＭＨｚ，此间距设置为
０．２ｍ，同时，单片搅拌叶片尺寸大于 λ／４，λ为波
长。数据采集区域 Ａ为：ｘ∈（０．４５，０．７５）ｍ，ｙ∈
（－０．２５，０．２５）ｍ，ｚ∈（－０．２５，０．２５）ｍ。

场均匀性试验布置如图 ２所示，发射天线于
舱室外１０ｍ处，发射垂直极化的电磁信号作用于
方形舱室，舱室待测区域内采用光纤连接的场强

探头进行数据采集。测试过程为软件自动化控

制，搅拌器叶片以１５°步进旋转，每一个步进下获
取待测频段内 ｘ、ｙ和 ｚ轴场强的最大值。

根据 ＩＥＣ６１０００４２１标准［１０］
中混响室设计

时测试区域的场均匀性判定方法，舱室内部待测

区域的场均匀性标准偏差需达到的指标要求如

表１所示。
采用均匀性判定方法，区域 Ａ的场均匀性结

果如图３所示，图中 σｘ、σｙ和 σｚ分别为 ｘ、ｙ、ｚ轴
分量的标准偏差。可以看出，在 ５５０ＭＨｚ～１ＧＨｚ
范围内，总场强值以及 ｘ、ｙ、ｚ轴分量的均匀性均
满足３ｄＢ指标要求。试验验证了非封闭舱室在
外部电磁波照射下仍具有较好的均匀场特性，并

且随着频率的升高，均匀性越好。

采用开口切割和铝箔敷贴的方式，将舱室前

侧开口和两侧窗口的形状由矩形更改为圆形，孔

隙率不变的情况下，采用同样的试验方法获取

图 ２　场均匀性试验布置

Ｆｉｇ．２　Ｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｔｅｓｔｌａｙｏｕｔ

表 １　场均匀性要求的标准偏差［１０］

Ｔａｂｌｅ１　Ａｌｌｏｗａｂｌｅｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｆｏｒ

ｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ［１０］

频率／ＭＨｚ 场均匀性标准偏差

１００～４００ 由１００ＭＨｚ频率的４ｄＢ线性递减至４００ＭＨｚ的３ｄＢ

４００以上 ３ｄＢ

待测区域内的场均匀性，结果如图 ４所示。可以
看出，在开口横向或纵向等任一维度不发生较大

变更的情况下，开口的形状对待测区域的场均匀

性影响不大。

分别将舱室前侧及左右两侧窗口的现有开口

扩至０．６ｍ×０．８ｍ和０．３ｍ×０．２ｍ的矩形，孔隙
率由２．７％增加为 １０．８％。采用上述方法，在方
形舱待测区域内进行数据采集，并得到待测区域

内的场均匀性测试结果，如图５所示。可以看出，
在一定程度上增大非封闭舱室的孔隙率，舱室内

待测区域的场均匀性有变差的趋势。

图 ３　方形舱室待测区域场均匀性测试结果

Ｆｉｇ．３　Ｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｅｓｔｉｎｇｒｅｇｉｏｎｏｆ

ｃｕｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎ

图 ４　方形舱室圆形开口下待测区域场均匀性测试结果

Ｆｉｇ．４　Ｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｅｓｔｉｎｇｒｅｇｉｏｎｏｆ

ｃｕｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎｗｉｔｈｃｉｒｃｕｌａｒａｐｅｒｔｕｒｅｓ

图５　方形舱室空隙率变大后待测区域场均匀性测试结果

Ｆｉｇ．５　Ｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｅｓｔｉｎｇｒｅｇｉｏｎｏｆ

ｃｕｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎｆｏｒｉｎｃｒｅａｓｅｄａｐｅｒｔｕｒｅｒａｔｉｏ

２．２　方形舱室建模与仿真

为了进一步分析非封闭舱体在 ＬＬＳＦ下的电
场均匀性及其特点，建立了与测试配置一致的方

８１４２
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形舱室仿真模型，如图 ６所示。考虑到选取的数
值软件能够实现舱室内多次反射、损耗的精确计

算，同时可方便控制搅拌器叶片旋转的状态，本文

选用全波数值仿真软件 ＦＥＫＯ进行求解。外部电
磁波以垂直极化方式分别从 ｘ轴方向（φ＝０°）以
及 ｙ轴方向（φ＝９０°）进行照射。搅拌叶片的最
大旋转区域距离舱室内壁有 λ／４的长度，根据最
低仿真频率４００ＭＨｚ，距离设置为 ０．２ｍ。待分析
的均匀区域 Ａ与测试选取的区域一致。

图７为仿真和测试手段分别计算得到的总数
据集标准偏差的对比结果。可以看出，仿真数据与

测试数据较为一致，验证了仿真方法可用于分析均

匀场区域的有效性。在 ＬＵＦ以上的 ５５０ＭＨｚ～
１ＧＨｚ频段范围内，场均匀性计算结果均在 ３ｄＢ
以内。

图 ６　方形舱室内部场均匀性仿真模型

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｉｎ

ｃｕｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎ

图 ７　仿真与测试总数据集场均匀性标准偏差对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｄｔｅｓｔｓｔａｎｄａｒｄ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｆｏｒａｌｌｖｅｃｔｏｒｓ

２．３　圆柱舱室建模与仿真
飞机舱室以圆柱形结构居多，建立了非封闭

圆柱舱室的仿真模型，如图 ８所示。圆柱舱室的
截面半径为 ０．５ｍ，长度为 ２ｍ，在舱室左右两侧
分别有 ３个约 ０．０８ｍ×０．２ｍ的窗口，舱室前侧
有一个 ０．７２ｍ×０．３２ｍ的开口，孔隙率约为
４．２％。搅拌器模型与方形舱室中所用模型一致，
待分析的均匀区域 Ｂ与方形舱室一致。

圆柱舱室的谐振频率和模式数目可分别通过

式（１０）和式（１１）进行计算［１４］
：

ｆｎ，ｍ，１ ＝
ｃ
２π

ｐ′ｎｍ( )ａ
２

＋ １π( )ｄ槡
２

（１０）

Ｎｍｏｄｅ≈
８π（πｒ２ｈ）ｆ３

３ｃ３
－ ４
３
ｈ＋π( )ｒｆｃ （１１）

式中：ａ和 ｄ分别为半径和长度，ｍ；ｐ′ｎｍ为贝塞尔函
数的求解根，其值通过查询数据表给出；ｒ为半径。

在４００ＭＨｚ～１ＧＨｚ频率范围，外部电磁波以
垂直极化方式从 φ＝０°和 φ＝９０°方向进行照射，仿
真得到区域 Ｂ的 ８个顶点在搅拌器旋转过程 ｘ、ｙ
和 ｚ轴的电场强度值。根据判定方法，计算得到圆
柱舱室在该区域的场均匀性，如图９所示。

由图９可以看出，５５０ＭＨｚ～１ＧＨｚ频段范围，
区域 Ｂ的场均匀性满足要求。通过调整圆柱舱
室两侧６个窗口的大小，分析了不同孔隙率下在
ｘ分量电场均匀性的标准偏差（ｙ和 ｚ分量的结果
类似），如图 １０所示。结果表明，在孔隙率小于
８％的情况下，孔隙开口并不影响舱室内区域 Ｂ
的场均匀性。

图 ８　圆柱舱室内部场均匀性仿真模型

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｉｎ

ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｃａｂｉｎ

图 ９　圆柱舱室照射下的场均匀性标准偏差

Ｆｉｇ．９　Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｉｎ

ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｃａｂｉｎｉｌｌｕｍｉｎａｔｉｏｎ

９１４２
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图 １０　不同孔隙率下 ｘ分量电场的标准偏差

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｆｏｒｘｖｅｃｔｏｒｅｌｅｃｔｒｉｃ

ｆｉｅｌｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｐｅｒｔｕｒｅｒａｔｉｏｓ

３　场均匀区域检验方法

实际飞机级 ＬＬＳＦ测试过程中，飞机的各个
舱室变化差异大且空间狭小不规则，无法制作传

统混响室内要求的搅拌器，只能通过制作足够大

尺寸的搅拌叶片。单一搅拌叶片尺寸至少大于最

小分析频率下的 λ／４，拼接后的搅拌器最大长度
要求满足舱室任一维边长的３／４。

寻找满足分析频带内均匀性要求的区域作为

接头天线／探头的位置。实际上，在场均匀性不满
足场均匀性要求的较低频段（ＬＵＦ附近），搅拌叶
片附近仍存在较小的均匀场区域。通过方形舱室

和圆柱舱室的仿真数据分析，给出了 ２类舱室内
的均匀区域体积随频率变化的关系，如图 １１所
示。为了有效解决飞机 ＬＬＳＦ测试数据采集难的
问题，本文提出了基于遍历和递归算法的场均匀

区域检验方法。

以方形舱室为例，基于递归算法，在区域 Ａ
内采用遍历的方式进行查找，如图１２所示。对区
域 Ａ内的每个子区域进行检索和验证，得到满足
均匀要求的子区域并记录，形成不同频率下的子

区域矩阵 ｆ１（Ｄ１１，Ｄ２１，Ｄ３１，…）、ｆ２（Ｄ１２，Ｄ２２，
Ｄ３２，…）等。最后，将所有频率下获取的子区域
进行递归比对筛选，得到可用于ＬＬＳＦ试验的

图 １１　均匀区域体积随频率变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｕｎｉｆｏｒｍｒｅｇｉｏｎｖｏｌｕｍｅｗｉｔｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

目标子区域
［１５１６］

。

图１３是通过对方形舱室的区域 Ａ进行查找
检验后得到的均匀区域 Ａ′的标准偏差，均匀区域
Ａ′的坐标范围为：ｘ∈ （０．４５，０．７５）ｍ，ｙ∈
（－０．１５，０．１５）ｍ，ｚ∈ （－０．１５，０．２５）ｍ，在
４００ＭＨｚ～１ＧＨｚ范围内符合均匀性要求。

同样地，采用上述递归算法在圆柱舱室区域

Ｂ内查找。最终得到的均匀区域为 Ｂ′，坐标范围
为：ｘ∈（０．４５，０．７５）ｍ，ｙ∈（－０．２５，０．２）ｍ，ｚ∈
（－０．２５，０．２）ｍ，标准偏差如图１４所示。选取的
区域能够用于指导 ＬＬＳＦ测试时接收探头的空间
布置。

图 １２　遍历查找检验方法

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｖｅｒｓａｌ

ｓｅａｒｃｈｉｎｇａｎｄｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

图 １３　方形舱室区域 Ａ′的场均匀性标准偏差

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｉｎｒｅｇｉｏｎ

Ａ′ｏｆｃｕｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎ

图 １４　圆柱舱室区域 Ｂ′的场均匀性标准偏差

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｉｎｒｅｇｉｏｎ

Ｂ′ｏｆｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｃａｂｉｎ

０２４２
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４　结　论

本文主要解决飞机级 ＬＬＳＦ测试过程中非封
闭舱室内场均匀性的可行性以及区域检验问题。

１）通过测试和仿真验证了外部电磁波照射
下，在非封闭舱室内置相当尺寸的搅拌叶片，仍可

有效得到待测区域的场均匀特性。只需单一搅拌

叶片的尺寸大于最小频率下 λ／４，拼接后的搅拌
器最大长度为舱室任一维边长的 ３／４，舱室孔隙
率通舱在８％以内。

２）随着频率的升高，搅拌器的搅拌性能越
好。对于不满足均匀性要求的频率范围，在一定

的孔隙和搅拌叶片尺寸下，提出了基于遍历和递

归算法的场均匀区域检验方法，获取了模式搅拌

工作下的非封闭舱室内的有限均匀区域。

３）方形舱室和圆柱舱室的场均匀性结果对
比表明，舱室内部的场均匀特性存在相似性，均匀

场区域检验方法可推广应用于其他类型结构

舱体。
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ｍｏｄｅｓｔｉｒｒｅｄｒｅｖｅｒｂｅｒａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，２０１３，５５（１）：１３２０．

［１０］ＩＥＣＣｅｎｔｒａｌＯｆｆｉｃｅ．Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ（ＥＭＣ）：Ｐａｒｔ

４２１：Ｔｅｓｔｉｎｇａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｒｅｖｅｒｂｅｒａｔｉｏｎｃｈａｍ

ｂｅｒｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｓ：ＩＥＣ６１０００４２１［Ｓ］．Ｓｗｉｔｚｅｒｌａｎｄ：Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎ

ａｌＥｌｅｃｔｒｏＴｅｃｈｎｉａｃａｌＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎ，２０１１：４１４５．

［１１］王淞宇．异型混响室的设计与仿真［Ｄ］．北京：北京交通大

学，２０１２：８１０．

ＷＡＮＧＳＹ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｒｅｖｅｒｂｅｒａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｗｉｔｈｉｒｒｅｇｕｌａｒｓｈａｐｅ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１２：８１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］丁坚进．混响室的理论、设计和测试［Ｄ］．北京：北京交通大

学，２００７：２３２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ＤＩＮＧＪＪ．Ｔｈｅｏｒｙ，ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｆｒｅｖｅｒｂｅｒａｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００７：２３２５

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＤｅｆｅｎｓｅＩｎｔｅｒｆａｃｅＳｔａｎｄａｒｄ．Ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｔｈｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｅｍｉｓｓｉｏｎｓａｎｄｓｕｓｃｅｐｔｉ

ｂｉｌｉｔｙ：ＭＩＬＳＴＤ４６１Ｅ［Ｓ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆ

Ｄｅｆｅｎｓｅ，１９９９：１２２１２３．

［１４］ＰＯＺＡＲＤＭ．微波工程［Ｍ］．张肇仪，周乐柱，吴德明，译．北

京：电子工业出版社，２０１１：２４２２４７．

ＰＯＺＡＲＤＭ．Ｍｉｃｒｏｗａｖｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｍ］．ＺＨＡＮＧＺＹ，ＺＨＯＵ

ＬＺ，ＷＵＤＭ，ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，

２０１１：２４２２４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］尹帮治．二叉树遍历的通用递归算法研究与实现［Ｊ］．电脑

知识与技术，２００８，３（１９）：１３２１３４．

ＹＩＮＢＺ．Ｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｒｅｃｕｒｓｉｖｅａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｏｆｔｒａｖｅｒｓｉｎｇｂｉｎａｒｙｔｒｅｅ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＫｎｏｗｌｅｄｇｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，３（１９）：１３２１３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］胡慧泽．基于分步查找的高效复合模式查找算法［Ｄ］．西

安：西安电子科技大学，２０１０：１３２０．

ＨＵＨＺ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐａｔｔｅｒｎｆｉｎｄｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎ

ａｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｆｉｎｄｉｎｇ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：ＸｉｄｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１０：１３

２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　裴朝　男，博士研究生，助理研究员。主要研究方向：电磁兼

容、可靠性。

苏东林　女，博士，教授。主要研究方向：电磁兼容。

石国昌　男，硕士，工程师。主要研究方向：ＨＩＲＦ效应仿真与

试验。

廖意　男，博士，高级工程师。主要研究方向：电磁环境效应。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

Ｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｕｎｉｆｏｒｍｅｌｅｃｔｒｉｃｆｉｅｌｄｉｎ
ｎｏｎｅｎｃｌｏｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｃａｂｉｎ

ＰＥＩＺｈａｏ１，ＳＵＤｏｎｇｌｉｎ１，ＳＨＩＧｕｏｃｈａｎｇ２，ＬＩＡＯＹｉ２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈａｎｇｈａｉＲａｄｉｏＥｑｕｉｐｍｅｎｔＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０００９０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌｏｗｌｅｖｅｌｓｗｅｐｔｆｉｅｌｄ（ＬＬＳＦ）ｔｅｓｔｉｎｇｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｐａｒｔｏｆａｉｒｃｒａｆｔｌｅｖｅｌｈｉｇｈｉｎｔｅｎｓｉｔｙｒａｄｉａ
ｔｅｄｆｉｅｌｄ（ＨＩＲＦ）ｅｆｆｅｃｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍｓｏｆＬＬＳＦｅｆｆｅｃｔｆｏｒｃｕ
ｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎｗｉｔｈｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｓｔｉｒｒｅｒｐｌａｃｅｄｉｎｔｅｒｎａｌｌｙｗｅｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｅｎｃｏｕｒａｇｉｎｇｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｖａｌｉｄａｔｅｄｔｈｅｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｉｎｓｉｄｅｔｈｅｎｏｎｅｎｃｌｏｓｅｄｃａｂ
ｉｎ，ｗｈｉｃｈｉｓｉｌｌｕｍｉｎａｔｅｄｂｙＬＬＳＦ，ｗｉｔｈｔｈｅｈｅｌｐｏｆｍｏｄｅｓｔｉｒｒｅｒ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｏｆｎｏｎｃｌｏｓｅｄ
ｃｕｂｏｉｄｓｈａｐｅｄｃａｂｉｎ，ａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｃａｂｉｎｗｅｒｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ．Ｔｈｅｓｅａｒｃｈｉｎｇａｎｄｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｒａｖｅｒｓａｌａｎｄｒｅｃｕｒｓｉｖｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｔｈｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｅｐｅｎｄｅｎｔｒｅｇｉｏｎｓｏｆｕｎｉｆｏｒｍｅｌｅｃｔｒｉｃ
ｆｉｅｌｄｉｎｓｉｄｅｃａｂｉｎｓｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｖａｌｉｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｓｔｏｐｒｏｖｉｄｅａｎｉｍ
ｐｏｒｔａｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒｌｉｍｉｔｉｎｇｔｈｅｒｅｇｉｏｎｓｏｆｒｅｃｅｉｖｉｎｇｐｒｏｂｅｓｏｒａｎｔｅｎｎａｓｉｎｐｒａｃｔｉｃａｌＬＬＳＦｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ；ｍｏｄｅｓｔｉｒｒｅｒ；ｎｏｎｅｎｃｌｏｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｃａｂｉｎ；ｌｏｗｌｅｖｅｌｓｗｅｐｔｆｉｅｌｄ（ＬＬＳＦ）；
ｈｉｇｈｉｎｔｅｎｓｉｔｙｒａｄｉａｔｅｄｆｉｅｌｄ（ＨＩＲＦ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０５０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０７１１１５：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０７１１．１１０５．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７１０２７，６１５２１０９１，６１４２７８０３）；ＳｈａｎｇｈａｉＲｉｓｉｎｇＳｔａｒＰｒｏｇｒａｍ

（１７ＱＢ１４０４１００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｙｃｌｅ２１＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １１月
第４４卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１８０２０８；录用日期：２０１８０３２３；网络出版时间：２０１８０５２１１５：１１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１８．１３２２．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１４７５４６０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｈ．ｌｉ＠ｃａｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：杨杰，李海涛，芮成杰，等．基于双锥砂轮的环面蜗轮滚刀前刀面成形方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１１）：
２４２３２４２９．ＹＡＮＧＪ，ＬＩＨＴ，ＲＵＩＣＪ，ｅｔａｌ．Ｆｏｒｍｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂｒａｋｅｆａｃｅｓｂａｓｅｄｏｎｄｏｕｂｌｅｃｏｎｅｇｒｉｎｄ
ｉｎｇｗｈｅｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１１）：２４２３２４２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．００９０

基于双锥砂轮的环面蜗轮滚刀前刀面成形方法

杨杰１，李海涛１，２，，芮成杰１，龙新佳妮１，魏文军１

（１．中国农业大学 工学院，北京 １０００８３；　２．现代农装优化设计北京市重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：多头环面蜗轮滚刀通常采用螺旋槽，以降低刀齿负前角的绝对值、并均衡每
个刀齿左右两侧的前角，从而提高滚刀的切削性能。由于环面蜗轮滚刀螺旋线上各处的螺旋

升角不同，所以各个刀齿左右两侧的前角均衡问题更为复杂，鲜有螺旋槽前刀面的精确成形方

法的研究。基于环面蜗杆专用数控机床，提出采用双锥砂轮磨削螺旋槽环面蜗轮滚刀前刀面

的方法，根据齿轮啮合理论，建立由双锥产形面展成平面二次包络环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面

的数学模型，给出每个刀齿两侧在分度环面螺旋线上的前角计算公式。算例计算结果表明：如

果采用直槽滚刀，对应的前角在 －１９．５３０３°～１９．５３０４°；通过合理的参数选择，可使得螺旋槽
滚刀对应的前角在 －８．１°～７．３°，有效减小了刀齿负前角的绝对值。对环面蜗轮滚刀螺旋槽
进行仿真加工，并且在仿真软件中对前角进行测量，测量结果与计算结果相吻合，证明本文方

法的正确性。

关　键　词：环面蜗轮滚刀；容屑槽；前刀面；前角；双锥产形面
中图分类号：ＴＨ１３２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２４２３０７

　　环面蜗杆传动具有同时接触齿数多、蜗杆啮
入端为双线接触、齿面诱导法曲率小并且滑动角

接近９０°等特点，这些特点使得环面蜗杆与蜗轮
啮合时具有齿面接触应力小以及齿面间弹性流体

动压润滑条件好等特性
［１］
。因此，环面蜗杆传动

的承载能力强，传动效率高，广泛应用于矿冶、起

重运输和船舶等的传动装置
［２３］
。组成环面蜗杆

副的蜗轮主要由环面蜗轮滚刀滚切而成，由于环

面蜗轮滚刀各个刀齿的形状不同、滚刀基本蜗杆

齿面螺旋线上各处的螺旋升角也不相同，导致环

面蜗轮滚刀的制造比较复杂，特别是环面蜗轮滚

刀前刀面的成形及加工方法，将影响刀齿的切削

性能和滚切蜗轮的效率
［４６］
。

对于头数较少的环面蜗轮滚刀，为便于加工

制造，通常采用直容屑槽
［６］
。董李扬

［７］
和柳冠

伊
［８］
建立了直容屑槽环面蜗轮滚刀前刀面的数

学模型并对直容屑槽滚刀进行了加工制造。采用

直容屑槽时，滚刀刀齿一侧是正前角，另一侧是负

前角
［９１１］
；滚刀头数较多时，绝对值较大的负前角

一侧引起主切削力增大，导致切削条件恶劣甚至

无法加工，因此需要采用螺旋容屑槽前刀面，以降

低刀齿负前角的绝对值，并均衡刀齿左右两侧的

切削条件
［１２１４］

。

杨杰等
［９１１］
研究了由圆柱产形面加工螺旋容

屑槽环面蜗轮滚刀前刀面的方法，但是，此方法采

用的圆柱形刀具加工效率较低。Ｃｈａｎｇ［１５］采用盘
形铣刀加工圆柱滚刀前刀面的方法，提高了加工

效率，适用于螺旋容屑槽的粗加工，但是，对于前

刀面的精加工，通常需要采用盘形砂轮磨削的方

法。采用平面砂轮加工直容屑槽滚刀的前刀面是

Administrator
新建图章
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可行的，但是磨削螺旋容屑槽前刀面时会出现非

常明显的中凸现象，同时易产生砂轮平面与刀齿

干涉的问题
［１６］
；为避免上述问题，刘杰华

［１７］
采用

修形轴截面的平面砂轮磨削齿轮滚刀的螺旋容屑

槽前刀面。对于圆柱滚刀和齿轮滚刀而言，采用

唯一的砂轮轴截形即可磨削出螺旋容屑槽前刀

面
［１８］
，但是，对于环面蜗轮滚刀而言，每个刀齿两

侧的刃口曲线及其上每点在滚刀基本蜗杆齿面螺

旋线上的螺旋升角都不一样，加工每个刀齿都需

要采用不同轴向截形的成形砂轮，这在实际生产

中是很难实现的。

本文首先提出采用双锥砂轮磨削螺旋容屑槽

环面蜗轮滚刀前刀面的方法，建立由双锥产形面

展成平面二次包络环面蜗轮滚刀螺旋容屑槽前刀

面的数学模型，给出每个刀齿两侧在分度环面螺

旋线上的前角计算公式。然后，分别计算螺旋容

屑槽滚刀和直容屑槽滚刀对应的前角，对比分析

螺旋容屑槽对前角的改善效果；对环面蜗轮滚刀

螺旋容屑槽进行仿真加工，并且在仿真软件中对

前角进行测量。最后，对比理论计算结果和仿真结

果，验证环面蜗轮滚刀前刀面成形方法的正确性。

１　前刀面的数学模型

滚刀的前刀面是在滚刀基本蜗杆螺旋面的基

础上开制容屑槽而得到。以平面 Σｄ为产形面，一
次包络滚刀基本蜗杆螺旋面 Σ１；以双锥面 Σｑｄ为
产形面，一次包络滚刀前刀面 Σ２。
１．１　加工前刀面的坐标系及相对运动关系

建立如图１所示的右旋直角坐标系，取静坐
标系 σｑｏ１（Ｏｑｏ１；ｉｑｏ１，ｊｑｏ１，ｋｑｏ１）与机架固连，动坐标
系 σｑ１（Ｏｑ１；ｉｑ１，ｊｑ１，ｋｑ１）与滚刀基本蜗杆固连，Ｏｑ１
为坐标原点，Ｏｑｏ１和 Ｏｑ１重合，ｋｑｏ１＝ｋｑ１与滚刀基本
蜗杆回转轴线重合，双锥砂轮的自身坐标系

为σａ（Ｏ；ｉａ；ｊａ；ｋａ）。

图 １　加工前刀面的坐标系

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓｏｆｒａｋｅｆａｃｅｍａｃｈｉｎｉｎｇ

取静坐标系 σｑｏｄ（Ｏｑｏｄ；ｉｑｏｄ，ｊｑｏｄ，ｋｑｏｄ）与机架
固连，ｉｑｏｄ＝ｉｑｏ１，ｋｑｏｄ＝－ｊｑｏ１。取动坐标系σｑｄ（Ｏｑｄ；
ｉｑｄ，ｊｑｄ，ｋｑｄ）与刀座固连，ｋｑｄ＝ｋｑｏｄ，ｋｑｄ与刀座轴线
重合，刀座轴心 Ｏｑｄ到 Ｏ点的距离为 ａ０，ａｑ＝

ＯｑｏｄＯ
→
ｑｏ１ 是两静坐标系的中心距，本文中取 ａｑ＝

ａ，ａ为环面蜗杆副的中心距。
由双锥产形面 Σｑｄ展成螺旋槽前刀面 Σ２时，

刀座绕回转轴 ｋｑｏｄ的转速为 ωｑｄ，转角为 φｑｄ，滚刀
基本蜗杆绕回转轴 ｋｑｏ１的转速为 ωｑ１，转角为 φｑ１。
φｑ１与 φｑｄ成正比，即

φｑ１ ＝ｉｑｄ１φｑｄ （１）
式中：ｉｑｄ１为滚刀基本蜗杆与刀座的速比。当
φｑ１＝０时，即速比 ｉｑｄ１＝０，加工出直容屑槽滚刀，
形成直槽滚刀的前刀面；当 φｑ１≠０时，双锥产形
面以一定的速比 ｉｑｄ１加工出圆弧槽底的螺旋槽，形
成螺旋槽滚刀的前刀面。

１．２　坐标变换

采用回转矩阵法变换坐标
［１］
，例如由坐标系

σａ变换到 σｑｄ，表示为 σａ→σｑｄ。加工滚刀前刀面
时，用到坐标变换回转矩阵如下：

σａ→ σｑｄ：Ｒ［ｉｑｄ，－（９０°－βａ）］＝

　　
１ ０ ０
０ ｓｉｎβａ ｃｏｓβａ
０ －ｃｏｓβａ ｓｉｎβ









ａ

σｑｄ→ σｑｏｄ：Ｒ［ｋｑｏｄ，φｑｄ］＝

　　
ｃｏｓφｑｄ －ｓｉｎφｑｄ ０

ｓｉｎφｑｄ ｃｏｓφｑｄ ０








０ ０ １

σｑｏｄ→ σｑｏ１：Ｒ［ｉｑｏ１，９０°］＝
１ ０ ０
０ ０ －１









０ １ ０

σｑｏ１→ σｑ１：Ｒ［ｋｑ１，－φｑ１］＝

　　
ｃｏｓφｑ１ ｓｉｎφｑ１ ０

－ｓｉｎφｑ１ ｃｏｓφｑ１ ０








０ ０ １

式中：βａ为产形锥面绕 ｉｑｄ轴逆时针旋转的角度。
１．３　滚刀基本蜗杆与刀座速比 ｉｑｄ１的求解

滚刀基本蜗杆齿面螺旋线喉部分度圆导程角

为 γｍ，前刀面螺旋线喉部分度圆导程角为 γｑ，为
减小每个刀齿的侧前角，保证前刀面螺旋线和齿

面螺旋线在喉部分度圆处垂直，其导程角需满足

γｍ ＋γｑ ＝
π
２

（２）

滚刀基本蜗杆齿面螺旋线喉部分度圆导程角

γｍ（螺旋面右旋时为正）由式（３）求得

４２４２
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ｔａｎγｍ ＝
ｒ２
ｉ１ｄｒ１

（３）

式中：ｉ１ｄ为蜗杆毛坯和刀座的速比，其值等于蜗杆
副的速比 ｉ１２；ｒ１为滚刀基本蜗杆喉部分度圆半
径；ｒ２为滚刀分度圆弧半径。

滚刀前刀面螺旋线喉部分度圆导程角 γｑ由
式（４）求得

ｔａｎγｑ ＝－
ｉｑｄ１ｒ２
ｒ１

（４）

　　将式（３）和式（４）代入式（２）求得

ｉｑｄ１ ＝－
ｉ１ｄｒ

２
２

ｒ２１
（５）

１．４　滚刀基本蜗杆螺旋面的矢量表达式
加工滚刀基本蜗杆时，其毛坯与 σｑ１固连，

式（６）为滚刀基本蜗杆螺旋面在 σｑ１中的方程
［１２］
：

（ｒｄ）ｑ１ ＝ｒｄ（ｕ，ｖ，φｄ）

ｕ＝ｕ（ｖ，φｄ
{

）
（６）

展开即为

（ｒｄ）ｑ１ ＝

ｕｃｏｓφ１ｃｏｓφｄ＋ｃｏｓφ１ｓｉｎφｄ（ｒｂ－ｖｓｉｎβ）－ａｃｏｓφ１－ｖｃｏｓβｓｉｎφ１
ｕｓｉｎφ１ｃｏｓφｄ＋ｓｉｎφ１ｓｉｎφｄ（ｒｂ－ｖｓｉｎβ）－ａｓｉｎφ１＋ｖｃｏｓβｃｏｓφ１

ｖｓｉｎβｃｏｓφｄ－ｒｂｃｏｓφ











ｄ

ｕ＝［（ｖ／ｃｏｓβ－ｒｂｔａｎβ）ｓｉｎφｄ＋ａｔａｎβ］／（ｔａｎβｃｏｓφｄ＋１／ｉ１２













）

　　滚刀基本蜗杆螺旋面上任一点处的法矢量在

σｑ１中的表达式为
［１２］

（ｎｄ）ｑ１ ＝
－ｃｏｓφ１ｓｉｎφｄｃｏｓβ－ｓｉｎφ１ｓｉｎβ
ｓｉｎφ１ｓｉｎφｄｃｏｓβ－ｃｏｓφ１ｓｉｎβ

ｃｏｓφｄｃｏｓ









β
（７）

式中：ｕ和 ｖ为产形平面 Σｄ的参数；ｒｂ为蜗轮主
基圆的半径；β为产形平面轴线倾角；φｄ为刀座
的瞬时转角，与蜗杆毛坯的瞬时转角 φ１成正比，
即 φ１＝ｉ１ｄφｄ。
１．５　双锥产形面的矢量表达式

如图２所示，展成滚刀前刀面的双锥产形面

Σｑｄ在砂轮中间平面的右侧。取坐标系 σａ（Ｏ；ｉａ，
ｊａ，ｋａ）与砂轮固连；ｋａ与砂轮轴线重合，ｉａ和 ｊａ在
砂轮中间平面上。

利用圆矢量函数和球矢量函数，右边产形锥

面 Σｑｄ在坐标系 σａ中的矢量表达式为

图 ２　双锥产形面

Ｆｉｇ．２　Ｄｏｕｂｌｅｃｏｎｅｇｒｉｎｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ

（ｒａ）ａ ＝Ｒｄｅａ（θ）＋０．５ｓａｋａ－ｕｄｎａ（θ，αｄ） （８）
式中：ｓａ为双锥砂轮顶宽；αｄ为双锥砂轮齿形角；
ｕｄ和 θ为 Σｑｄ的参数；ｅａ（）为圆矢量函数；Ｒｄ为双
锥砂轮半径。

右边产形锥面 Σｑｄ上任一点 Ｑ处的单位法矢
量为

（ｎ）ａ ＝ｍａ（θ，αｄ） （９）
砂轮在刀座上处于图 ３所示的位置时，即产

形锥面绕 ｉｑｄ轴逆时针旋转 βａ，将式（８）依次进行
σａ→σｑｄ、σｑｄ→σｑｏｄ、σｑｏｄ→σｑｏ１及 σｑｏ１→σｑ１的坐标
变换，得到产形锥面 Σｑｄ在动坐标系 σｑ１中的矢量
表达式为

（ｒｑｄ）ｑ１ ＝ｒｑｄ（ｕｄ，θ，φｑｄ）＝Ｒ［ｋｑ１，－φｑ１］｛Ｒ［ｉｑｏ１，
　　９０°］Ｒ［ｋｑｏｄ，φｑｄ］［－ａ０ｉｑｄ＋Ｒ［ｉｑｄ，－（９０°－
　　βａ）］（ｒａ）ａ］＋ａｉｑｏ１｝＝

　　［Ａｕｄ＋Ｄ，Ｂｕｄ＋Ｅ，Ｃｕｄ＋Ｆ］
Ｔ

（１０）
式中：

Ａ＝－ｃｏｓαｄｃｏｓθ

Ｂ＝－ｃｏｓαｄｓｉｎβａｓｉｎθ＋ｓｉｎαｄｃｏｓβａ

Ｃ＝ｃｏｓαｄｃｏｓβａｓｉｎθ＋ｓｉｎαｄｓｉｎβａ

Ｄ＝Ｒｄｃｏｓθ－ａ０

Ｅ＝Ｒｄｓｉｎβａｓｉｎθ＋０．５ｓａｃｏｓβａ

Ｆ＝－Ｒｄｃｏｓβａｓｉｎθ＋０．５ｓａｓｉｎβ

















ａ

　　将式（９）进行 σａ→σｑｄ、σｑｄ→σｑｏｄ、σｑｏｄ→σｑｏ１
及 σｑｏ１→σｑ１的坐标变换，得到右边产形锥面 Σｑｄ
上任一点 Ｑ在动坐标系 σｑ１中的单位法矢量为
（ｎｑｄ）ｑ１ ＝Ｒ［ｋｑ１，－φｑ１］Ｒ［ｉｑｏ１，９０°］Ｒ［ｋｑｏｄ，
　　φｑｄ］Ｒ［ｉｑｄ，－（９０°－βａ）］ｍａ（θ，αｄ）＝

　　［ｎｘｑｄ，ｎｙｑｄ，ｎｚｑｄ］
Ｔ

（１１）
式中：

５２４２
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图 ３　砂轮在刀座静坐标系中的位置

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｇｒｉｎｄｉｎｇｗｈｅｅｌｉｎｔｏｏｌｈｏｌｄｅｒ’ｓ

ｓｔａｔｉｃｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

ｎｘｑｄ ＝ｓｉｎαｄｃｏｓθ
ｎｙｑｄ ＝ｓｉｎαｄｓｉｎθｓｉｎβａ＋ｃｏｓαｄｃｏｓβａ
ｎｚｑｄ ＝－ｓｉｎαｄｓｉｎθｃｏｓβａ＋ｃｏｓαｄｓｉｎβ

{
ａ

　　本文中取：
ｎｘｑｄ ＝－ｓｉｎαｄｃｏｓθ
ｎｙｑｄ ＝－ｓｉｎαｄｓｉｎθｓｉｎβａ－ｃｏｓαｄｃｏｓβａ
ｎｚｑｄ ＝ｓｉｎαｄｓｉｎθｃｏｓβａ－ｃｏｓαｄｓｉｎβ

{
ａ

１．６　在 σｑ１中滚刀前刀面的方程
在 σｑｏｄ坐标系中，双锥产形面与前刀面的相

对速度为（ｖｑｄ１）ｑｏｄ，由齿轮啮合原理
［１９２１］

得到双

锥产形面与前刀面共轭条件函数为

Φｑｏｄ ＝（ｖｑｄ１）ｑｏｄ·（ｎｑ１）ｑｏｄ （１２）
由 Фｑｏｄ＝０得到双锥产形面的一次包络共轭

条件方程为

ｕｄ ＝Ｈ（θ，φｑｄ）／Ｇ（θ，φｑｄ） （１３）
式中：

Ｈ（θ，φｑｄ）＝（Ｆｎｙ－Ｅｎｚ）ｓｉｎφｑｄ＋（Ｄｎｚ－
　　Ｆｎｘ）ｃｏｓφｑｄ＋（Ｄｎｙ－Ｅｎｘ）／ｉ１ｄ＋ｎｚａ （１４）
Ｇ（θ，φｑｄ）＝（Ｂｎｚ－Ｃｎｙ）ｓｉｎφｑｄ＋（Ｃｎｘ－
　　Ａｎｚ）ｃｏｓφｑｄ＋（Ａｎｙ－Ｂｎｘ）／ｉ１ｄ （１５）

联立式（１０）和式（１３）可得滚刀前刀面 Σ２在
σｑ１中的方程为
（ｒｑｄ）ｑ１ ＝ｒｑｄ（ｕｄ，θ，φｑｄ）

ｕｄ ＝Ｈ（θ，φｑｄ）／Ｇ（θ，φｑｄ
{

）
（１６）

１．７　前角 Ｖｑ的表达式
将滚刀基本蜗杆螺旋面 Σ１的方程式（６）和

前刀面 Σ２的方程式（１６）联立组成方程组，即可
求得滚刀刀齿的刃口线。

在 σｑ１坐标系中，由刃口线上任一点在前刀
面上的法向量（ｎｑｄ）ｑ１和在螺旋面上的法向量
（ｎｄ）ｑ１求得该点处的前角 Ｖｑ表达式为

［１０１１，２２］

Ｖｑ ＝ａｒｃｃｏｓ［（ｎｑｄ）ｑ１·（ｎｄ）ｑ１］－９０° （１７）
式中：ａｒｃｃｏｓ［（ｎｑｄ）ｑ１·（ｎｄ）ｑ１］为该点处的夹
角 Ｗｑ。

２　算例及结果分析

滚刀基本蜗杆左侧螺旋面和前刀面的交线为

左侧刃口线，左侧刃口线上任一点处的前角为左

侧前角，同理，右侧刃口线上任一点处的前角为右

侧前角，刃口线上任一点处的前角对应滚刀的轴

向位置为 Ｚｉ。本文针对表 １中提供的算例
［６］
，通

过改变双锥砂轮各个参数的取值来计算对应的前

角，选取了一组较为合理的双锥砂轮参数。选取

双锥砂轮的参数分别为：双锥砂轮半径 Ｒｄ ＝
５０ｍｍ，双锥砂轮顶宽 ｓａ＝６ｍｍ，双锥砂轮齿形角

αｄ＝１５°，双锥砂轮轴线倾角 βａ＝１１６．５°，分别求
解直槽和螺旋槽滚刀的前角。令式（１）中 φｑ１＝
０，即速比 ｉｑｄ１＝０，求得对应的直槽滚刀在分度环
面上从出口到入口的前角大小如表 ２所示；由
式（５）求得速比 ｉｑｄ１＝－１．５４时，对应的螺旋槽滚
刀在分度环面上从出口到入口的前角大小如表 ３
所示。

根据表２和表 ３的数据，绘制直槽滚刀和螺
旋槽滚刀对应的前角变化规律，如图４所示。

由表２可知，环面蜗轮滚刀的容屑槽为直槽
表 １　平面二次包络环面蜗轮滚刀及

双锥砂轮的基本参数［６］

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｌａｎａｒｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇ

ｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂａｎｄｄｏｕｂｌｅｃｏｎｅ

ｇｒｉｎｄｉｎｇｗｈｅｅｌ［６］

参　数 数　值

中心距 ａ／ｍｍ １６０

速比 ｉ１２ １０

滚刀头数 ｚ１ ４

蜗轮分度圆压力角 α／（°） ２１．８６６７

蜗轮分度圆直径 ｄ２／ｍｍ ２５５

蜗杆分度圆直径 ｄ１／ｍｍ ６５

滚刀齿顶圆弧半径 Ｒａ１／ｍｍ １２２．２４

滚刀齿根圆弧半径 Ｒｆ１／ｍｍ １３３．２４

滚刀工作长度 Ｌｗ／ｍｍ ９０

滚刀喉部分度圆导程角 γｍ／（°） ２１．４２０５

产形平面轴线倾角 β／（°） ２２．５

主基圆直径 ｄｂ／ｍｍ ９５

表 ２　直槽前刀面对应分度环面上各刀齿左右

两侧的前角

Ｔａｂｌｅ２　Ｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｆｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｅａｃｈｔｏｏｔｈｏｎ

ｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｒｕｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｒａｋｅｆａｃｅｏｆ

ｈｏｂｗｉｔｈｓｔｒａｉｇｈｔｆｌｕｔｅｓ

齿　号
左　侧 右　侧

前角／（°）
轴向位置

／ｍｍ
前角／（°）

轴向位置

／ｍｍ

１号 －１５．７１５９ －４３．５ １６．９９９８ －３５．８
２号 －１８．１９３２ －２４．５ １９．０１２２ －１５．４
３号 －１９．５３０３ －４．７１ １９．５３０４ ４．７１
４号 －１９．０１２６ １５．４ １８．１９３７ ２４．５
５号 －１７．０００４ ３５．８ １５．７１６５ ４３．５

６２４２
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表 ３　螺旋槽前刀面对应分度环面上各刀齿

左右两侧的前角

Ｔａｂｌｅ３　Ｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｆｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｅａｃｈｔｏｏｔｈｏｎ

ｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｒｕｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｒａｋｅｆａｃｅｏｆ

ｈｏｂｗｉｔｈｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｓ

齿　号
左　侧 右　侧

前角／（°）
轴向位置

／ｍｍ
前角／（°）

轴向位置

／ｍｍ

１号 ５．５６４５ －３７．６６５９ －５．４７８８ －３０．６１１１

２号 ６．６６１２ －２１．２１３０ ３．０６３６ －１３．３２３４

３号 ７．２５２２ －４．１８５４ ６．２０４３ ３．９９４１

４号 １．６２０８ １３．３５２６ ０．７４７０ ２１．４２５０

５号 －１．３４４５ ３１．１４７０ －８．１０７１ ３８．３５６７

图 ４　不同容屑槽两侧前角变化规律

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅｌａｗｏｆｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｓ

时，刀齿分度环面上左右两侧前角近似在 ±２０°之
间。左侧为负前角，右侧为正前角。由图４可知，
左侧刀齿从出口（Ｚｉ＝－０．５Ｌｗ处）到入口（Ｚｉ＝
０．５Ｌｗ处）前角的绝对值先增大后减小，喉部齿位
置（３号齿）前角的绝对值最大；右侧刀齿从入口
（Ｚｉ＝－０．５Ｌｗ处）到出口（Ｚｉ＝０．５Ｌｗ处）前角的
绝对值先增大后减小，喉部齿位置（３号齿）前角
的绝对值最大。较大的负前角会导致刀齿切削条

件恶劣，甚至无法正常滚切蜗轮。刀齿左右两侧

前角一正一负且相差较大，会造成两侧刀齿切削

力不均衡，引起更大的刀齿磨损。

由表３可知，环面蜗轮滚刀的容屑槽为螺旋
槽时，刀齿分度环面上左右两侧前角近似在

±８．１°之间。左侧为正前角，右侧为绝对值较小
的负前角。由图 ４可知，喉部齿位置（３号齿）前
角较为均衡，左侧前角为 ７．２５２２°，右侧前角为
６．２０４３°；２个边齿（１号齿和 ５号齿）左右两侧的
前角绝对值相差较大。原因是由于滚刀基本蜗杆

螺旋线的导程角从出口到入口都是变化的，本文

以喉部螺旋线的导程角为依据计算的速比 ｉｑｄ１。
但是，相较于直槽滚刀，刀齿两侧前角绝对值有明

显下降，降幅约为６０％。左侧负前角的一侧切削
条件能够得到改善，而且有利于均衡刀齿左右两

侧的切削条件。

３　ＶＥＲＩＣＵＴ加工滚刀螺旋槽

以表１中的４头滚刀为例，在 ＶＥＲＩＣＵＴ软件
中建立具有 Ｂ轴和 Ｃ轴联动的环面蜗杆专用数
控机床

［２３２４］
，进行滚刀基本蜗杆螺旋面以及滚刀

螺旋容屑槽的仿真加工。仿真加工滚刀基本蜗杆

螺旋面和螺旋容屑槽的过程如图５所示。
螺旋容屑槽滚刀仿真加工完成后，测量分度

环面上刀齿两侧的夹角 Ｗｑ，如图６所示。
由 Ｖｑ＝Ｗｑ－９０°，计算出刀齿两侧的前角 Ｖｑ，

如表４所示。
将表４测量结果和表３中理论计算结果对比

可知，测量结果是有误差的，最大误差出现在４号
齿的右侧前角，为０．５６９９°；最小误差出现在 ４号
齿的左侧前角，为０．０１１４°；测量误差主要是由测
量点选取位置的误差造成的。

图 ５　仿真加工滚刀过程

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｈｏｂｐｒｏｃｅｓｓ

图 ６　测量分度环面上刀齿两侧的夹角

Ｆｉｇ．６　Ｍｅａｓｕｒｅｄａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｓｉｄｅｓｏｆｔｈｅ

ｔｅｅｔｈｏｎｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｕｒｓ

７２４２
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表 ４　测量螺旋槽前刀面对应分度环面上各刀齿

左右两侧的前角

Ｔａｂｌｅ４　Ｍｅａｓｕｒｅｄｒａｋｅａｎｇｌｅｓｏｆｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｅａｃｈ

ｔｏｏｔｈｏｎｉｎｄｅｘｉｎｇｔｏｒｕｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｒａｋｅｆａｃｅｏｆｈｏｂｗｉｔｈｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｓ

齿　号
左　侧 右　侧

前角／（°）
轴向位置

／ｍｍ
前角／（°）

轴向位置

／ｍｍ

１号 ５．６２８６ －３７．６６５９ －５．３７５９ －３０．６１１１

２号 ６．３０１１ －２１．２１３０ ２．５０９８ －１３．３２３４

３号 ７．１３３６ －４．１８５４ ５．６３９８ ３．９９４１

４号 １．６０９４ １３．３５２６ ０．１７７１ ２１．４２５０

５号 －１．０３８５ ３１．１４７０ －８．３１５６ ３８．３５６７

４　结　论

１）针对直槽滚刀负前角绝对值较大、刀齿左
右两侧切削条件不均衡的问题，提出了采用双锥

砂轮磨削加工环面蜗轮滚刀螺旋槽前刀面的

方法。

２）通过建立磨削加工坐标系，推导由双锥产
形面展成平面二次包络环面蜗轮滚刀螺旋容屑槽

前刀面的数学模型，完成每个刀齿在分度环面螺

旋线上的前角数值的计算。计算结果表明，相较

于直容屑槽滚刀，螺旋容屑槽滚刀对应的前角下

降了６０％，有效减小了负前角的绝对值，有利于
均衡刀齿两侧的切削条件。

３）对滚刀的螺旋容屑槽进行仿真加工并且
在仿真软件中对前角进行测量，测量结果与理论

计算误差小于０．６°，验证了本文方法的正确性。

致谢　感谢中南大学高性能复杂制造国家重
点实验室对 ＶＥＲＩＣＵＴ软件提供的技术支持。
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ｈｅｌｉｃａｌｓｕｒｆａｃｅ，ｔｈｅｒａｋｅａｎｇｌｅｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｅａｃｈｔｏｏｔｈｉｓｍｏｒｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｂａｌａｎｃｅ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｒｅａｒｅｆｅｗ
ｒｅｓｅａｒｃｈｅｓｏｎｔｈｅｐｒｅｃｉｓｅｆｏｒｍｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｒａｋｅｆａｃｅ．ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅＮＣｍａｃｈｉｎｅｔｏｏｌｆｏｒｈｏｕｒ
ｇｌａｓｓｗｏｒｍ，ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｇｒｉｎｄｉｎｇｔｈｅｒａｋｅｆａｃｅｏｆｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｗｉｔｈｄｏｕｂｌｅｃｏｎｅｇｒｉｎｄｉｎｇｗｈｅｅｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．
Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｇｅａｒｍｅｓｈｉｎｇｔｈｅｏｒｙ，ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｆｏｒｔｈｅｒａｋｅｆａｃｅｏｆｔｈｅｐｌａｎａｒ
ｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｆｏｒｍｅｄｂｙｔｈｅｄｏｕｂｌｅｃｏｎｅｇｒｉｎｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ．Ｔｈｅｆｏｒ
ｍｕｌａｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｔｈｅｒａｋｅａｎｇｌｅｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｔｈｅｔｏｏｔｈｉｓｇｉｖｅｎ．Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｉｆｔｈｅ
ｈｏｂｗｉｔｈｓｔｒａｉｇｈｔｆｌｕｔｅｉｓｕｓｅｄ，ｔｈｅｒａｋｅａｎｇｌｅｓａｒｅｂｅｔｗｅｅｎ－１９．５３０３°ａｎｄ１９．５３０４°．Ｔｈｒｏｕｇｈｐｒｏｐｅｒｐａ
ｒａｍｅｔｅｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎ，ｔｈｅｒａｋｅａｎｇｌｅｓｃａｎｂｅｂｅｔｗｅｅｎ－８．１°ａｎｄ７．３°ｗｈｅｎｔｈｅｈｏｂｗｉｔｈｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｉｓｕｓｅｄ，
ｗｈｉｃｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅａｂｓｏｌｕｔｅｖａｌｕｅｏｆｔｈｅｎｅｇａｔｉｖｅｒａｋｅａｎｇｌｅｏｆｔｈｅｔｏｏｔｈ．Ｔｈｅｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｏｆｈｏｕｒ
ｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂｗａｓｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｄｔｈｅｒａｋｅａｎｇｌｅｗａｓｍｅａｓｕｒｅｄｉｎｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｔｗａｒｅ．Ｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄ
ｒｅｓｕｌｔｓｃｏｉｎｃｉｄｅｗｉｔｈｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｔｈｉｓｐｒｏｖｅｓｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ；ｃｈｉｐｆｌｕｔｅ；ｒａｋｅｆａｃｅ；ｒａｋｅａｎｇｌｅｓ；ｄｏｕｂｌｅｃｏｎｅｇｒｉｎｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０２０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０３２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５２１１５：１１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１８．１３２２．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４７５４６０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈ．ｌｉ＠ｃａｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＦＤＳＯＩ背偏与体硅体偏电路的功耗性能对比
王剑１，２，于芳１，２，，赵凯３，李建忠３，杨波３，徐烈伟３

（１．中国科学院微电子研究所，北京 １０００２９；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９；

３．上海复旦微电子集团股份有限公司，上海 ２００４３３）

　　摘　　　要：针对功耗和工作频率对２２ｎｍＦＤＳＯＩ背偏和 ２８ｎｍ体硅体偏电路的偏置能
力进行对比和分析。以带有４级分频电路的６５级环阵（ＲＯ）为例进行后仿真，后仿真结果表
明，利用背偏技术的２２ｎｍＦＤＳＯＩ环阵的输出频率可在５７．８～２０６ＭＨｚ的范围内进行调节，相
应的工作电流变化范围为２４．４～９０．４μＡ；而利用体偏技术的２８ｎｍ体硅环阵的输出频率调节
范围则为９２．８～１２７ＭＨｚ，对应的工作电流变化范围为６７．８～１２９μＡ。对２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺的
环阵进行了实测，实测结果与仿真结果一致。分析认为，在功耗和性能 ２个方面，２２ｎｍＦＤＳＯＩ
电路的背偏调节能力优于２８ｎｍ体硅电路的体偏调节能力。

关　键　词：体偏；体硅；背偏；ＦＤＳＯＩ；环阵 （ＲＯ）
中图分类号：ＴＮ４０２；ＴＮ７１０
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２４３００７

　　为了实现电路工作频率和功耗的性能优化，
集成电路设计人员往往利用对晶体管阈值电压调

节的技术
［１３］
。

在电路应用中，一种常用的阈值电压调节技

术是体偏技术。体硅 ＣＭＯＳ（ＣｏｍｐｌｅｍｅｎｔａｒｙＭｅｔａｌ
ＯｘｉｄｅＳｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒ）工艺的电路的 Ｐ／Ｎ结阱偏
置或衬底偏置和 ＳＯＩ（ＳｉｌｉｃｏｎＯｎＩｎｓｕｌａｔｏｒ）工艺的
电路中的体接触都属于此类技术的范畴。这种技

术的核心思想就是对单个晶体管的沟道电压产生

直接的影响。另一种阈值电压调节技术则是超薄

体超薄埋氧（ＵｌｔｒａＴｈｉｎＢｏｄｙａｎｄＢｕｒｉｅｄｏｘｉｄｅ，ＵＴ
ＢＢ）ＦＤＳＯＩ（ＦｕｌｌｙＤｅｐｌｅｔｉｏｎＳＯＩ）的背偏调节技
术

［４６］
。根据埋氧层（ＢｕｒｉｅｄＯｘｉｄｅ，ＢＯＸ）层下掺

杂的类型不同，背偏调节可以分为２种：正向背偏
（ＦｏｒｗａｒｄＢａｃｋＢｉａｓ，ＦＢＢ）调节和反向背偏（Ｒｅ
ｖｅｒｓｅＢａｃｋＢｉａｓ，ＲＢＢ）调节。晶体管级的测试显
示 ＵＴＢＢＦＤＳＯＩ对阈值电压 Ｖｔｈ和跨导 Ｇｍ的调节

能力比体硅 ＦｉｎＦＥＴ（ＦｉｎＦｉｅｌｄＥｆｆｅｃｔＴｒａｎｓｉｓｔｏｒ）的
调节能力要高 ２个数量级［７］

。借助于背偏技术，

可以设计并优化低功耗、高性能的 ＦＤＳＯＩＣＭＯＳ
集成电路，达到低功耗和高性能的需求

［８１２］
。

本文为了比较 ＵＴＢＢＦＤＳＯＩＣＭＯＳ背偏及体
硅 ＣＭＯＳ体偏的偏置调节能力，基于相同的电路
结构，比较和分析了 ２种典型的工艺制程（２８ｎｍ
体硅 ＣＭＯＳ和 ２２ｎｍＦＤＳＯＩ）的功耗和电路特性
的后仿真结果。

１　电路结构

１．１　工艺简介

体硅 ＣＭＯＳ工艺如图１（ａ）所示，厚膜 ＳＯＩ工
艺如图 １（ｂ）所示，Ｖｐｗ为对 Ｐ阱施加的电压，Ｖｎｗ
为对 Ｎ阱施加的电压。

图２（ａ）展示的是 ＦＢＢ调节，图 ２（ｂ）展示
的是ＲＢＢ调节，Ｖｐｂｂ为对Ｐ阱施加的背偏电压，Ｖｎｂｂ

Administrator
新建图章
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　第 １１期 王剑，等：ＦＤＳＯＩ背偏与体硅体偏电路的功耗性能对比

图 １　体硅 ＣＭＯＳ和厚膜 ＳＯＩ工艺的体偏

Ｆｉｇ．１　ＢｏｄｙｂｉａｓｉｎｂｕｌｋＣＭＯＳａｎｄｔｈｉｃｋＳＯＩ

图 ２　ＵＴＢＢＦＤＳＯＩ的 ＦＢＢ和 ＲＢＢ背偏

Ｆｉｇ．２　ＢａｃｋｂｉａｓｉｎＵＴＢＢＦＤＳＯＩＦＢＢａｎｄＲＢＢ

为对 Ｎ阱施加的背偏电压。
１．２　带有分频器的环阵

如图３所示，基于 ２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ工艺和
２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺分别设计了带有使能端和 ４级
分频器的 ６５级环阵（ＲＯ），其中 ＥＮ为使能端，
ＯＵＴ为环阵的输出。为了尽可能公平地比较上
述２种工艺制程，所有晶体管的沟长均设为
３０ｎｍ。环阵的基本延时单元是最小尺寸的反相
器，ＰＭＯＳ管和 ＮＭＯＳ管的沟宽分别为 ２２０ｎｍ和
１６０ｎｍ。分频器为 ４级，在每一级上具有一个自
反馈 Ｄ触发器（ＤｔｙｐｅＦｌｉｐＦｌｏｐ，ＤＦＦ）。因此最
终的输出频率为环阵内核频率的１／１６。

图 ３　环阵电路结构

Ｆｉｇ．３　ＲＯｃｉｒｃｕｉｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

环阵电路规模适中，包含 Ｎ管和 Ｐ管，同时
涵盖了组合逻辑和时序逻辑，因此选取环阵电路

作为验证电路。环阵电路是频率综合器、锁相环

１３４２
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（ＰｈａｓｅＬｏｃｋｅｄＬｏｏｐ，ＰＬＬ）等时钟电路的核心组成
部分之一，分频器中的寄存器是时序逻辑的基础

模块，因此以分频和环阵组成的实例极具代表性。

注意到电路中的所有晶体管均为体偏或者背

偏，包括使能的与非门、环阵内核、分频器和输出

缓冲器。因此意味着偏压将同时影响所有的

模块。

１．３　环阵分析
环阵是 Ｎ（奇数）个反相器首尾相连构成的

环状链。设一级反相器的延时为τｄ，则高电平信
号经过 Ｎτｄ的延时变成低电平，再经过 Ｎτｄ的延
时变回高电平。因此环阵的频率可表示为

ｆｏｓｃ ＝
１
２Ｎτｄ

（１）

反相器的延时 τｄ定义为输入输出波形的
５０％翻转点之间的时间。可将 ＭＯＳ管在充放电
过程中看做一个非时变的线性电阻 ＲＥＱ，而后通
过一阶 ＲＣ（ＲｅｓｉｓｔｏｒＣａｐａｃｉｔａｎｃｅ）网络计算延时
τｄ
［１３］
。ＭＯＳ管的等效电阻可表示为

Ｒｅｑ ＝
３ＬＶＤＤ

４ＫＷＶｓａｔ（ＶＤＤ －Ｖｔｈ－Ｖｓａｔ／２）
１－７

９λ
Ｖ( )ＤＤ

（２）

式中：Ｌ为沟道长度（Ｌｐ＝Ｌｎ＝Ｌ）；Ｗ为沟道宽度
（Ｗｐ＝ｋＷｎ＝ｋＷ）；Ｋ为工艺参数（Ｋｎ，Ｋｐ）；Ｖｓａｔ为
速度饱和电压（Ｖｓａｔｎ，Ｖｓａｔｐ）；λ为沟长调制系数
（λｎ，λｐ）；ＶＤＤ为电源电压。

负载电容 ＣＬ可表示为
ＣＬ ＝ｃｏｘ（ＷｎＬｎ＋ＷｐＬｐ）＝ｃｏｘＷＬ（ｋ＋１） （３）
式中：ｃｏｘ为栅氧的单位面积电容。则传播延时
τｄ＝０．６９ＣＬ（Ｒｅｑｎ ＋Ｒｅｑｐ）／２（Ｒｅｑｎ和 Ｒｅｑｐ分别为

ＮＭＯＳ管和 ＰＭＯＳ管的等效电阻）可表示为［１４］

τｄ ＝０．２６（ｋ＋１）Ｌ
２ｃｏｘＶＤＤ·

[　　
１－７

９λｎ
ＶＤＤ

ＫｎＶｓａｔｎ（ＶＤＤ －Ｖｔｈｎ－Ｖｓａｔｎ／２）
＋

　　
１＋７

９λｐ
ＶＤＤ

ｋＫｐＶｓａｔｐ（ＶＤＤ ＋Ｖｔｈｐ＋Ｖｓａｔｐ／２ ]） （４）

因此，反相器延时 τｄ与器件沟道宽度 Ｗ无关，

与电源电压ＶＤＤ和器件的其他工艺参数相关
［１５］
。

由式（４）可知，１／τｄ与阈值电压 Ｖｔｈ成近似线
性关系；而阈值电压又受到背偏和体偏的影响。

因此可以通过仿真得到背偏环阵频率的变化图
和体偏环阵频率的变化图。
１．４　仿真设置

电路设计、版图参数提取和后仿真都在标准

的工作环境中进行。使用 ＣａｄｅｎｃｅＩＣＡＤＶ１２．２０．
７００进行原理图和版图设计，使用 Ｃａｌｉｂｒｅ２０１６．４＿
１５．１１进行 ＤＲＣ／ＬＶＳ／ＬＰＥ等流程，使用 Ｈｓｐｉｃｅ
２０１６．０３＿１进行后仿真。

工艺角模型为典型的 Ｎ和典型的 Ｐ。为了避
免核电压的不同，内核电压设为０．８Ｖ。温度为室
温２５℃，偏压从 －２Ｖ扫到 ＋２Ｖ，步进为 ０．４Ｖ。
在仿真过程的全过程中记录或计算输出频率

（Ｆｒｅｑ）、静态电流（Ｉｄｄｓｂ）、背偏和体偏电流（Ｉｎｂｂ，
Ｉｐｂｂ）。２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺环阵的仿真时间是２８ｎｍ
体硅 ＣＭＯＳ工艺环阵仿真时间的４倍。

２　后仿真结果与分析

为了得到不同工艺的偏置效果，本节对仿真

结果进行比较。

２．１　偏压的调节范围
在２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ工艺中，体偏应用于阱

区。如图 １所示，在阱区和源／漏之间存在 ＰＮ
结，因此 Ｖｐｗ应该小于０Ｖ，Ｖｎｗ应该大于０Ｖ。后仿
真也遵守上述限制。如图 ４所示，如果 Ｖｐｗ ＞０Ｖ
或者 Ｖｎｗ＜０Ｖ，该工艺环阵没有功能。静态电流
Ｉｄｄｓｂ和工作电流 Ｉｄｄｏｐ也比正常的范围大。实际上，
仿真表明 Ｖｐｗ可以比０Ｖ略大。因此，对于该工艺
环阵，为了确保功能，Ｖｎｗ设置为０～２Ｖ，Ｖｐｗ设置为
－２～０．４Ｖ，步长为０．４Ｖ。
在 ２２ｎｍ ＦＤＳＯＩ工艺中，背偏电压可以从

－２Ｖ扫到 ＋２Ｖ。环阵工作状态良好，输出频率
随着偏压改变，并且电流在正常范围内变化。

Ｖｎｂｂ和 Ｖｐｂｂ均在 －２～＋２Ｖ变化，步长为０．４Ｖ。

图 ４　２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ工艺环阵体偏电压

对输出频率的影响

Ｆｉｇ．４　Ｏｕｔｐｕｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏｂｏｄｙｂｉａｓｖｏｌｔａｇｅｏｆ

２８ｎｍｂｕｌｋＣＭＯＳＲＯ

２．２　输出频率
在２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ工艺环阵中，非体偏电

路的工作条件是 Ｖｐｗ＝０Ｖ且 Ｖｎｗ＝＋０．８Ｖ，输出

２３４２
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频率为１２０ＭＨｚ。体偏的情况下，Ｖｐｗ ＝－２Ｖ且
Ｖｎｗ＝＋２Ｖ时频率是 ９２．８ＭＨｚ，为后仿真范围内
的最小频率，频率降低了 ２３％；在 Ｖｐｗ ＝＋０．４Ｖ
且 Ｖｎｗ＝＋０．４Ｖ时最大频率是 １２７ＭＨｚ，为后仿
真范围内的最大频率，频率提升了 ５．８％。图 ４
展示出了输出频率的整体变化情况，注意到在偏

压超出功能范围时没有输出频率。

在２２ｎｍＦＤＳＯＩ环阵中，非背偏的工作条件
是 Ｖｐｂｂ ＝０Ｖ且 Ｖｎｂｂ ＝０Ｖ，输出频率 Ｆｅｒｑ为
１５８ＭＨｚ。背偏的情况下，Ｖｎｂｂ＝－０．４Ｖ且 Ｖｐｂｂ＝
＋１．２Ｖ时频率为 ５７．８ＭＨｚ，是后仿真范围内的
最小频率，频率降低了 ６３％；在 Ｖｎｂｂ＝＋０．４Ｖ且
Ｖｐｂｂ＝＋０．４Ｖ时频率为２０６ＭＨｚ，是后仿真范围内
的最大频率，频率提升了 ３０％。图 ５展示出了输
出频率的整体变化情况，注意到 Ｖｎｂｂ对性能有更
大的影响。具体对比结果如表１所示。

图 ５　２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺环阵背偏电压对输出

频率的影响

Ｆｉｇ．５　Ｏｕｔｐｕｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏｂａｃｋｂｉａｓｖｏｌｔａｇｅｏｆ

２２ｎｍＦＤＳＯＩＲＯ

表 １　２种工艺环阵的输出频率对比

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｕｔｐｕｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆＲＯ

ｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｐｒｏｃｅｓｓｅｓ ＭＨｚ

工艺环阵 最 小 值 正 常 值 最 大 值

２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ ９２．８ １２０ １２７

２２ｎｍＦＤＳＯＩ ５７．８ １５８ ２０６

２．３　静态电流
设置 ＥＮ信号为０Ｖ，环阵将功能关断。这时

可以得到静态电流。

对于２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ工艺环阵，非体偏的
静态电流 Ｉｄｄｓｂ＝２．３４×１０

－７Ａ。在体偏的情况下，

Ｖｐｗ ＝－２Ｖ且Ｖｎｗ ＝＋２Ｖ时Ｉｄｄｓｂ ＝１．７０×１０
－８Ａ，

是后仿真范围内的最小电流，电流降低了 ９３％；
在 Ｖｐｗ ＝ ＋０．４Ｖ且 Ｖｎｗ ＝０Ｖ时静态电流为

１．２６×１０－６Ａ，是后仿真范围内的最大电流，增加
了５．４倍。

对于２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺环阵，非背偏的静态
电流 Ｉｄｄｓｂ为 ２．９９×１０

－９Ａ。在背偏的情况下，最

小静态电流为 １．３３×１０－９Ａ，电流降低了 ５６％；
最大静态电流为５．３４×１０－９Ａ，增加了 ２倍。具
体对比结果如表２所示。

表 ２　２种工艺环阵的静态电流对比

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｎｄｂｙｃｕｒｒｅｎｔｏｆＲＯ

ｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｐｒｏｃｅｓｓｅｓ Ａ

工艺环阵 最 小 值 正 常 值 最 大 值

２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ １．７０×１０－８ ２．３４×１０－７ １．２６×１０－６

２２ｎｍＦＤＳＯＩ １．３３×１０－９ ２．９９×１０－９ ５．３４×１０－９

２．４　工作电流
对于２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ工艺的环阵，非体偏

的工作电流 Ｉｄｄｏｐ为１．０１×１０
－４Ａ。在体偏的情况

下，最小工作频率下的工作电流 Ｉｄｄｏｐ为 ６．７８×

１０－５Ａ，电流降低了３３％；最大工作频率下的工作
电流 Ｉｄｄｏｐ为１．２９×１０

－４Ａ，增加了 ２８％。图 ６展
示出了工作电流 Ｉｄｄｏｐ整体变化情况，注意到这个
统计没有计算超出工作范围的工作电流。

对于２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺的环阵，非背偏的工
作电流 Ｉｄｄｏｐ为 ７．０３×１０

－５Ａ。在背偏的情况下，

最小工作频率下的工作电流 Ｉｄｄｏｐ为２．４４×１０
－５Ａ，

电流降低了 ６５％；最大工作频率下的工作电流
Ｉｄｄｏｐ为 ９．０４×１０

－５Ａ，增加了 ２９％。图 ７展示出
了在不同背偏情况下工作电流 Ｉｄｄｏｐ整体变化情
况。具体对比结果如表３所示。

图 ６　２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ工艺环阵体偏电压

对工作电流的影响

Ｆｉｇ．６　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｕｒｒｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏｂｏｄｙｂｉａｓｖｏｌｔａｇｅｏｆ

２８ｎｍｂｕｌｋＣＭＯＳＲＯ

３３４２
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图 ７　２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺环阵背偏电压对工作电流的影响

Ｆｉｇ．７　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｕｒｒｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏｂａｃｋｂｉａｓｖｏｌｔａｇｅｏｆ

２２ｎｍＦＤＳＯＩＲＯ

表 ３　２种工艺环阵的工作电流对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｕｒｒｅｎｔｏｆ

ＲＯｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｐｒｏｃｅｓｓｅｓ Ａ

工艺环阵 最 小 值 正 常 值 最 大 值

２８ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ ６．７８×１０－５ １．０１×１０－４ １．２９×１０－４

２２ｎｍＦＤＳＯＩ ２．４４×１０－５ ７．０３×１０－５ ９．０４×１０－５

３　测试芯片实验结果与分析

针对２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺进行了流片验证。如
图８所示，测试芯片包括 １Ｍｂｉｔ的 ＳＲＡＭ，８个
８Ｋｂｉｔ的 ＤＦＦ链和 ４个环阵，整体面积为 ３ｍｍ×
３ｍｍ。ＧＰＩＯ库和标准单元库由 Ｉｎｖｅｃａｓ提供。

对流片后２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺环阵进行了 ＡＴＥ
测试，ＡＴＥ设备为 Ｊ７５０ＥＸ１测试台。测试了三片
环阵，环阵的平均输出频率如表４所示，并针对仿
真值和实测值进行了对比。图９给出了输出频率
仿真和测试的对比图。

图 ８　２２ｎｍＦＤＳＯＩ测试芯片版图

Ｆｉｇ．８　２２ｎｍＦＤＳＯＩｔｅｓｔｃｈｉｐｌａｙｏｕｔ

表４　２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺环阵输出频率仿真与实测对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｕｔｐｕｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆ２２ｎｍ

ＦＤＳＯＩＲＯｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔ

背偏电压／Ｖ
输出频率／ＭＨｚ

仿真值 实测值

（０，０） １５８ １５４

（＋１，０） １７７ １７５

（＋１，－１） ２０１ １９３

（＋２，０） ２０５ １９５

（＋２，－２） ２５５ ２３９

图 ９　２２ｎｍＦＤＳＯＩ工艺环阵输出频率

仿真和实测对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｕｔｐｕｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆ２２ｎｍ

ＦＤＳＯＩＲＯｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔ

　　实测结果表明，环阵的输出频率实测比仿真
频率慢，变化的范围为 １．１％ ～６．５％；背偏越大，
差异也越大。背偏的影响效果，仿真和实测呈现

相近的变化规律。综上，背偏对频率的影响，仿真

能比较好地反映实测结果，具有较好的参考价值，

但模型的准确性仍需改进。

４　结　论

本文对体硅 ＣＭＯＳ工艺的体偏和 ＦＤＳＯＩ工
艺的背偏进行了分析和比较。由于不同阱区掺杂

的存在，在体硅 ＣＭＯＳ工艺中存在体偏电压的安
全范围。２种工艺测试电路的偏置效应在 ２个方
面进行比较：功耗和电路性能。以带有 ４级分频
器的 ６５级环阵为例，后仿真结果表明：对于
ＦＤＳＯＩ工艺的环阵，与非背偏的工作状态进行对
比，背偏可以使输出频率从 －６３％调整到 ３０％，
同时对应的工作电流可以从 －６５％变化到 ２９％；
但是对于体硅工艺的环阵，输出频率仅可从

－２３％调整到５．８％，同时对应的工作电流仅可以
从 －３３％变化到２８％。对于 ＦＤＳＯＩ工艺的环阵，
实测结果和仿真结果呈现相近的变化规律，仿真

结果和实测结果的差异在可接受的范围，仿真结

４３４２
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果具有较好的参考价值。因此，在功耗和性能

２个方面，ＦＤＳＯＩ工艺电路背偏的动态调节范围
比体硅 ＣＭＯＳ工艺电路体偏的动态调节范围要大
的多。

在需要速度快的部分电路，可以加正偏置，在

需要功耗低的部分电路，可以加负偏置，这样可以

使整体电路得到优化。基于上述结论，可以借助

于背偏技术，设计并优化低功耗、高性能的ＦＤＳＯＩ
ＣＭＯＳ集成电路，以满足未来对低功耗和高性能
的需求。
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基于双层规划模型的滑行道与停机位

再指派联合调度

姜雨，徐成，蔡梦婷，陈丽丽

（南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：随着航空运输业的快速发展，日益增长的空中运输需求对机场运行效率提
出了更高的要求。在分析场面运行机理的基础上，建立以滑行道调度模型为上层模型，以停机

位再指派模型为下层模型的双层规划模型并设计遗传算法求解。以中国某大型机场实际运行

数据为例，对所建模型进行仿真验证。结果表明：相比于先进行停机位指派再进行滑行道调度

的人工调度策略，该双层规划策略中停机位扰动值下降 ２６．３％，平均滑行时间下降 ２４．７９％，
滑行道系统与停机位系统运行的效率均有提高，本文联合调度策略进一步提高了场面运行效

率，可为机场实际运行提供理论指导。

关　键　词：停机位再指派；滑行道调度；双层规划；遗传算法；多目标优化
中图分类号：Ｖ３５１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２４３７０７

　　民航需求日益增大，延误航班日益增多。航
班延误往往导致停机位预指派计划无法正常实

施。同时停机位指派结果的改变将影响滑行调度

的起讫点，进一步增加了其复杂度，对停机位和滑

行道联合调度提出了更高的要求。

国内外学者已经对停机位与滑行道的联合调

度进行了大量研究，研究成果颇为丰富。目前，研

究成果主要分为单资源系统调度和多资源系统调

度 ２类。在单资源系统调度方面，国内外学者建
立了考虑滑行调度影响的停机位指派模型

［１］
，部

分学者采用车间调度
［２］
、预测

［３４］
等手段得到航

空器滑行时间，并以滑行时间作为停机位指派模

型的输入变量，建立考虑停机位指派影响的滑行

道调度模型
［５６］
，或是引入停机位推出时间控制

策略建立滑行道调度模型进一步提升滑行道运行

效率
［７８］
。在多资源系统调度方面，则主要建立

分步骤的滑行道与停机位多系统调度模型
［９１０］
，

按照先进行停机位指派再进行滑行道调度的顺序

进行场面优化
［１１］
，并在此基础上允许路径选

择
［１２１３］

。部分学者尝试在滑行道调度采用固定

路径的基础上进行停机位指派最终实现航空器无

冲突滑行
［１４］
。此外，部分学者采用仿真软件进行

相关研究，如采用 ＣＰＮＴｏｏｌｓ仿真航班过站时跑
道与停机位的利用情况，探索如何提高场面资源

利用率
［１５］
，基于 ＪＡＤＦ（ＪａｖａＡｇｅｎｔＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ

Ｆｒａｍｅｗｏｒｋ）平台开发机场空侧仿真系统，对跑道
入侵与滑行冲突进行风险控制

［１６］
等。

纵观国内外研究成果，单资源系统调度对滑

行调度或是停机位指派有较大简化，侧重于对单

一资源系统深入的研究。现有的多资源系统调度

则主要采用先进行停机位指派再进行滑行道调度

的分步骤的建模方式，难以体现停机位指派与滑

行道调度之间的反馈作用。如何在保障滑行道和

停机位指派质量的基础上实现联合调度这一问题

Administrator
新建图章
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亟待研究。

本文以滑行道调度为上层规划，停机位再指

派为下层规划，建立滑行道和停机位联合调度双

层规划模型。在提高停机位和滑行道运行效率的

同时减少航空器整体等待时间和停机位受扰动影

响，并设计遗传算法结合 ＭＡＴＬＡＢ对所建双层规
划模型进行验证。

１　滑行道和停机位再指派双层规划
模型建模

　　本文采用无向图 Ｇ（Ｖ，Ｅ）对机场场面网络进
行建模，其中 Ｖ为节点集合，Ｅ为边的集合，并以
航空器在无向图中的运行过程为研究对象建立停

机位和滑行道双层规划模型。

１．１　基于滑行道调度的上层模型
上层模型为滑行道调度模型，滑行道调度基

于停机位再指派结果，是场面调度规划的上层模

型。地面管制员将离场航空器由停机坪出口点经

滑行道滑行引导至跑道入口点排队，将进场航空

器由跑道出口点引导至停机坪入口点。具体模型

如下：

ｍｉｎＺ１ ＝

　　
∑

ｉ∈ＦＡ∪ＦＤ
∑
ｎ∈Ｒｉ

ｓｎ，ｎ－１
ｕｔ
＋Ｔ( )ｎｉ ＋∑

β∈ＡＰ
（Ｔβｉ＋Ｔ

β
ｉ( )）

∑
ｉ∈ＦＡ∪ＦＤ

ｉ

（１）
ｓ．ｔ．

∑
ｌ∈Ｖ
ｄｎｌｉ－∑

ｍ∈Ｖ
ｄｍｎｉ ＝

１　　　 ｎ为起点
－１ ｎ为终点
０

{
其他

（２）

∑
ｎ∈Ｖ
ｄｍｎｉ≤１　　ｍ不是终点 （３）

∑
ｍ∈Ｖ
ｄｍｎｉ ＝１　　ｎ是终点 （４）

ｔｎｊ－ｔｎｉ ＞
ｓｆ
ｕｔ
　　ｎ∈ Ｒｉ∩ Ｒｊ

　　ｉ，ｊ∈ ＦＡ∪ ＦＤ，ｂｎｉｊ＝１ （５）
（ｄｍｎｉｔｍｉ－ｄｎｍｊｔｍｊ）（ｄｍｎｉｔｎｉ－ｄｎｍｊｔｎｊ）≥０ （６）
（ｄｍｎｉｔｍｉ－ｄｍｎｊｔｍｊ）（ｄｎｍｉｔｎｉ－ｄｎｍｊｔｎｊ）≥０ （７）

∑
β∈ＡＰ
ｙｉβ ＝１ （８）

ｔβｊ≥ ｔβｉ＋Ｔ
β
ｉ ＋ｔｓ＋Ｈ（ｙｊβ＋ｙｉβ－２）

ｔβｉ ＜ｔβｊ　　ｉ，ｊ∈ ＦＡ∪ ＦＤ，β∈
{ ＡＰ

（９）

∑
ｎ∈Ｒｉ，ｎ≠ｎ０

ｓｎ，ｎ－１
ｕｔ
＋Ｔ( )ｎｉ ＋Ｔβｉ ＋∑

β∈ＡＰ
Ｔβｉ≤ Ｔｍａｘ （１０）

目标式（１）航空器在非停机坪区域与停机坪

区域的总体平均滑行时间最短，其中 ｓｎ，ｎ－１为边

（ｎ，ｎ－１）的长度；ｕｔ为非停机坪区域平均滑行速
度；Ｔｎｉ为在节点 ｎ附近航空器 ｉ避免交叉点冲突，
超越冲突和对头冲突而产生的等待时间；ＦＡ为进
场航空器集合；ＦＤ为离场航空器集合；Ｒ为路径

集合，Ｒｉ为航空器 ｉ的路径；（ｓｎ，ｎ－１／ｕ
ｔ＋Ｔｎｉ）为航

空器在非停机坪区域的滑行总时间；（Ｔβｉ＋Ｔ
β
ｉ）为

航空器在停机坪区域的滑行总时间，其中 Ｔβｉ为等

待进入停机坪的时间，Ｔβｉ为航空器 ｉ在停机坪 β
内的滑行时间；ＡＰ为停机坪集合。

式（２）～式（４）表示滑行路径应连续有效且
每节点遍历不超过一次，其中 Ｖ为机场网络图中
节点集合；ｄｍｎｉ为判断航空器 ｉ是否依次经过节点
ｍ和 ｎ的布尔变量；ｄｎｌｉ为判断航空器 ｉ是否依次
经过节点 ｎ和 ｌ的布尔变量。式（５）为交叉点约
束，保证依次通过同一交叉点的航空器之间留有

最小安全间隔。其中 ｔｎｉ为航空器 ｉ滑行至节点 ｎ
的时刻；ｔｎｊ为航空器 ｊ滑行至节点 ｎ的时刻；ｂｎｉｊ为
判断航空器 ｉ、ｊ是否依次经过节点 ｎ的布尔变量；
ｓｆ为航空器滑行时需保持的安全距离。式（６）和
式（７）为边约束，保证先后通过相同滑行道边的
航空器不会出现超越冲突或对头冲突。式（８）和
式（９）为一架航空器至多在一个机坪活动与一个
机坪至多允许一架航空器同时活动，其中 ｙｉβ为判
断航空器是否在该停机坪活动的布尔变量；ｔβｉ为

航空器 ｉ进入停机坪 β的时刻；Ｔβｉ由停机坪与停
机位的物理信息与停机坪区域的平均滑行速度 ｕｆ
共同确定；ｔｓ为连续两架航空器占用同一停机坪
的最小安全间隔；Ｈ为足够大的常数。式（１０）约
束最大滑行时间为 Ｔｍａｘ，其中 ｎ０为起始节点。
１．２　基于停机位再指派的下层模型

下层模型为停机位再指派模型。下层模型确

定待调度航空器的具体停机位及其所属停机坪，

由此确定上层模型航空器滑行道调度中的起点和

终点。下层模型目标函数如下：

ｍｉｎＺ２ ＝ ∑
ｉ∈ＦＡ∪Ｆ

(
Ｄ
∑
ｋ∈ＧＣ

ｗｉｋ＋∑
ｋ∈ＧＲ

ｖ )ｉｋ Ｍｉｘｉｋ＋

　　η∑
ｉ∈ＦＡ∪ＦＤ

∑
β∈ＡＰ
∑
τ∈ＴＰ

Ｔβτｙｉβτ

（１１）

ｓ．ｔ．∑
ｋ∈ＧＣ∪ＧＦ

ｘｉｋ ＝１　　ｉ∈ ＦＡ∪ ＦＤ （１２）

ｘｉｋεｉｊ＝ｘｊｋεｉｊ　　ｉ∈ ＦＡ，ｊ∈ ＦＤ （１３）

ｔｇｉ′≥ ｔ
ｇ
ｉ＋Ｔ

ｇ
ｉ＋ｔ′ｓ＋Ｈ（ｘｉ′ｋ＋ｘｉｋ－２）

ｔｇｉ ＜ｔ
ｇ
ｉ′　ｉ，ｉ＇∈ ＦＡ，ｋ∈ ＧＣ∪ Ｇ

{
Ｒ

（１４）

８３４２
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Ｍｉｘｉｋ≤ Ｎｋ （１５）
目标函数式（１１）表示最小化远（ＧＣ）和近机

位（ＧＲ）更换扰动 ｖｉｋ和 ｗｉｋ，以及航空器进入停机
坪的等待时间 Ｔβτ最小。η为等待时间的权重，为
常数，可由仿真得到；Ｔβτ来自上层模型求解结果，
体现了上层模型向下层的数据传输；Ｍｉ为航空器
ｉ的机型；ｙｉβτ为判断航空器 ｉ是否在 τ时段进入
停机坪 β的布尔变量；ｘｉｋ为判断航空器 ｉ是否分
配至停机位 ｋ的布尔变量。

式（１２）和式（１３）表示航空器必须指派至一
个停机位且同一航班对的进离场航班被指派至同

一停机位。其中 εｉｊ为判断两航空器是否为同一
航班对的布尔变量。式（１４）为停机位独占约束，
其中 ｔｇｉ和 Ｔ

ｇ
ｉ分别为航空器 ｉ的停机位占用起始

时刻与占用时间，其中占用时间包括航空器推入

停机位时间 Ｔｅｎｔ，地面保障时间和航空器推出停
机位时间 Ｔｐｕｓｈ；ｔ′ｓ为同一个停机位连续停放航空
器的最小安全间隔。式（１５）为机型匹配约束，其
中 Ｎｋ为停机位 ｋ的类型。

２　算法实现

遗传算法具有算法参数少、流程简洁、编程易

实现、求解效率高、计算量小等特点，在组合优化

问题上有独特优势。本文采用遗传算法对模型进

行求解，首先采用整数编码的方式，对从机场采集

的数据按照时间顺序排序并进行编码。染色体结

构如图１所示。

图 １　染色体结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｃｈｒｏｍｏｓｏｍｅ

图１为滑行道调度染色体结构，每个染色体
由 ＦＡ＋ＦＤ个基因组成。基因在染色体的位置代
表航空器序号，基因的数值代表该航空器选取的

路径编号。如第１个基因位置序号为１，值为 Ｒ１，
代表１号航空器的滑行路径编号为 Ｒ１。停机位
再指派模型中染色体结构与此相同，不再赘述。

本文结合双层规划模型在传统遗传算法基础

上引入单点交叉与循环嵌套的迭代方式如下：

因基本交叉可能产生停机位指派与滑行道调

度的不可行解，本文采用单点交叉的方式进行交

叉操作。即随机选取染色体 ｎ１、ｎ２片段 ｎ３∈［１，
ｓｉｚｅ］，概率 ｐ∈（０，１），如果 ｐ＜ｐｃ，则对 ｎ１、ｎ２两
染色体在 ｎ３片段执行交叉操作，ｐｃ为交叉概率。

本文采取循环嵌套的迭代方式以契合双层规

划模型。即本文算法先进行 ｉｇ次停机位再指派
迭代并在此基础上对滑行道调度模型进行 ｉｔ次
迭代，此为 １次联立迭代，总计进行 ｉＧ次联立迭
代。其中每次联立迭代初始解均包含上一次联立

迭代最优解。

本文设置适宜度为各模型目标函数，其余诸

如选择与变异等操作原理均与传统遗传算法相

同，此处不再赘述。

３　仿真验证

本文以中国华东某大型机场为例进行仿真实

验。本文依据该机场提供的 ２０１６年 ３月 １１日
８：００—１２：００的机位预指派计划表，对 ４０个航班
对及其对应的 ８０架进离场航空器进行停机位再
指派和滑行道调度。

本文将 Ｇ１～Ｇ３４共３４个停机位归类在Ｃ１～
Ｃ８共８个停机坪中，形成如图 ２所示的机场场面
网络无向图。图中 Ｒ１、Ｒ２为跑道节点，Ａ１～Ａ１６
为非停机坪区域滑行道节点，Ｂ１～Ｂ９为停机坪区
域的滑行道节点。Ｂ１～Ｂ３、Ｂ４～Ｂ６、Ｂ９～Ｂ７及停
机坪区域内的滑行道为停机坪区域滑行道。

Ｃ１～Ｃ５的出入口分别为 Ｂ１～Ｂ５；Ｃ６的出入口为
Ｂ６；Ｃ７的入口为 Ｂ７，出口为 Ｂ８；Ｃ８的入口为 Ｂ９，
出口为 Ｂ８。根据各停机坪距离跑道出入口的距
离设置 Ｃ１～Ｃ６为近机位停机坪，Ｃ７和 Ｃ８为远
机位停机坪。

停机位信息及预指派计划如表 １和表 ２
所示。

表２中，ＥＴＡ（ＥｓｔｉｍａｔｅｄＴｉｍｅｏｆＡｒｒｉｖａｌｓ）为预
计进场时刻，ＥＴＤ（ＥｓｔｉｍａｔｅｄＴｉｍｅｏｆＤｅｐａｒｔｕｒｅｓ）
为预计离场时刻。仿真测试中算法参数为：滑行

道调度种群数目设为５０，停机位再指派问题种群
数目为１００，突变概率 ０．０２。对上层模型滑行道
调度问题迭代 １００次，下层模型停机位再指派问
题迭代１５０次，联立迭代次数为２０次。依据实际
运行情况设置：ｕｔ＝１５ｍ／ｓ，ｕｇ ＝１０ｍ／ｓ，Ｔｅｎｔ＝
６０ｓ，Ｔｐｕｓｈ＝３００ｓ，ｕｆ＝５０ｍ，Ｔｍａｘ＝２５０ｓ。

停机位仿真结果如图 ３所示，滑行道仿真结
果如图４所示，停机位再指派模型前１５代进化程
度剧烈。随着迭代代数的增加，目标函数逐渐降

低，扰动值逐渐升高最终在一个合理的范围。滑

行道调度前 ３０代收敛速度较快，８０代后趋于稳
定，这说明本文所取迭代代数是足够的。

本文采用２种方式进行联立迭代：每次迭代
时仅参考前一次迭代结果的反馈和参考历次累积

迭代结果的反馈。仿真结果如图５和图６所示。

９３４２
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图 ２　机场场面网络无向图

Ｆｉｇ．２　Ｕｎｄｉｒｅｃｔｅｄｇｒａｐｈｏｆａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅｎｅｔｗｏｒｋ

表 １　机场停机位信息

Ｔａｂｌｅ１　Ａｉｒｐｏｒｔｇａｔｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

停机位号 停机坪号 机　型

Ｇ１ Ｃ１ Ｄ
Ｇ２ Ｃ１ Ｃ
Ｇ３ Ｃ１ Ｃ
Ｇ４ Ｃ１ Ｄ
Ｇ５ Ｃ２ Ｃ
Ｇ６ Ｃ２ Ｃ
Ｇ７ Ｃ２ Ｃ
Ｇ８ Ｃ２ Ｄ
Ｇ９ Ｃ３ Ｄ
Ｇ１０ Ｃ３ Ｃ
Ｇ１１ Ｃ４ Ｃ
Ｇ１２ Ｃ４ Ｄ
Ｇ１３ Ｃ４ Ｃ
Ｇ１４ Ｃ４ Ｃ
Ｇ１５ Ｃ５ Ｃ
Ｇ１６ Ｃ５ Ｃ
Ｇ１７ Ｃ５ Ｃ
Ｇ１８ Ｃ５ Ｄ
Ｇ１９ Ｃ６ Ｃ
Ｇ２０ Ｃ６ Ｃ
Ｇ２１ Ｃ６ Ｃ
Ｇ２２ Ｃ６ Ｃ
Ｇ２３ Ｃ６ Ｃ
Ｇ２４ Ｃ７ Ｄ
Ｇ２５ Ｃ７ Ｄ
Ｇ２６ Ｃ７ Ｄ
Ｇ２７ Ｃ７ Ｄ
Ｇ２８ Ｃ７ Ｃ
Ｇ２９ Ｃ８ Ｃ
Ｇ３０ Ｃ８ Ｃ
Ｇ３１ Ｃ８ Ｃ
Ｇ３２ Ｃ８ Ｃ
Ｇ３３ Ｃ８ Ｃ
Ｇ３４ Ｃ８ Ｃ

表 ２　停机位预指派计划

Ｔａｂｌｅ２　Ｇａｔｅｐｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｐｌａｎ

序　号 机　型 预指派机位 ＥＴＡ ＥＴＤ

１ Ｃ １０ ０８：２１ ０９：３５
２ Ｃ ５ ０８：３５ ０９：３６
３ Ｄ ９ ０８：５１ ０９：４４
４ Ｃ ６ ０９：０５ １０：３８
５ Ｃ ２ ０９：０９ １０：３７
６ Ｃ ４ ０９：１９ １０：３３
７ Ｃ １１ ０９：２６ １０：５４
８ Ｃ １８ ０９：３０ １１：０６
９ Ｃ １３ ０９：３０ １１：２５
１０ Ｂ １５ ０９：３３ １１：１９
１１ Ｃ １９ ０９：３８ １０：５９
１２ Ｄ ８ ０９：４５ １１：１３
１３ Ｃ ３ ０９：５１ １０：４６
１４ Ｃ １０ １０：００ １１：２８
１５ Ｃ ５ １０：０８ １１：２３
１６ Ｂ ２０ １０：１３ １１：３０
１７ Ｄ １ １０：２４ １１：４６
１８ Ｃ １６ １０：２８ １１：５９
１９ Ｃ １７ １０：３５ １２：０３
２０ Ｃ ６ １０：４１ １２：１５
２１ Ｄ ４ １０：４３ １２：０７
２２ Ｃ ７ １０：４７ １１：４４
２３ Ｃ ８ １０：５５ １２：２２
２４ Ｄ ９ １０：５９ １２：２９
２５ Ｃ ２ １１：００ １２：０２
２６ Ｃ １１ １１：０４ １２：２４
２７ Ｃ １４ １１：０５ １２：５１
２８ Ｃ １５ １１：１２ １２：２０
２９ Ｃ １９ １１：１６ １２：３１
３０ Ｂ １３ １１：１８ １２：４１
３１ Ｃ １８ １１：２０ １２：１０
３２ Ｃ ３ １１：２２ １２：２２
３３ Ｃ ５ １１：２８ １３：４５
３４ Ｃ １０ １１：４２ １２：４９
３５ Ｄ １ １１：５３ １３：３９
３６ Ｃ ２ １１：５４ １３：１７
３７ Ｃ １６ １２：０４ １３：１１
３８ Ｂ ２０ １２：０７ １３：２９
３９ Ｃ ７ １２：０９ １３：１３
４０ Ｃ １７ １２：１３ １３：２０

０４４２
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图 ３　停机位再指派迭代趋势

Ｆｉｇ．３　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｔｒｅｎｄｏｆｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ

图 ４　滑行道调度趋势

Ｆｉｇ．４　Ｔｒｅｎｄｏｆｔａｘｉｗａｙｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

图 ５　仅考虑前一次迭代结果的仿真结果

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｎｌｙｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ

ｔｈｅｌａｓｔｉｔｅｒａｔｉｖｅｒｅｓｕｌｔ

图 ６　考虑历次累积迭代结果的仿真结果

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇａｌｌｐｒｅｖｉｏｕｓ

ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｉｔｅｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

　　图５显示，仅考虑前一次迭代结果的反馈方
式不具有稳定性，而考虑历次累积迭代结果的反

馈方式具有明显的趋势性（见图 ６），可见考虑历

次累积反馈方式具有较好的反馈效果。因此本文

采取该迭代方式进行仿真。

迭代后期的双层模型求解结果，基于人工停

机位再指派的双层模型求解结果和采用理论最短

滑行路径的双层模型求解结果的对比如表 ３
所示。

可见，在人工指派将较多的航空器指派至远

机位，导致平均滑行时间增长，航空器平均滑行时

间高于迭代后期的结果，冲突增加达 ７５％，严重
影响场面运行效率。相比于人工指派，双层规划

策略停机位扰动值由 ４４１降至 ３２５，降低了
２６．３％，平均滑行时间由 １２１．６５ｓ降低至 ９１．８６ｓ，
降低了 ２４．４９％，优化效果明显。在滑行道调度
使用最短路径的情况下，不仅产生 ４９次冲突，还
产生滑行路径锁死的情况，远高于其他类型的仿

真结果，不能应用于实际调度。

对迭代后期的实验结果进行分析，结果如

表４和图７所示，表 ４中记录不同指派方案受扰
动航空器被指派至的停机位序号。

迭 代后期的停机位再分配共影响６架航

表 ３　３种调度策略的求解结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｏｌｖｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｒｅｅｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ

调度

策略
扰 动 值

远机位

数目

平均

滑行时间／ｓ
冲突

次数

路径

锁死

迭代后期 ３２５ ２ ９１．８６ ４ ０

人工指派 ４４１ ５ １２１．６５ ７ ０

最短路径 ４４１ ５ １００００００ ４９ １

表 ４　受扰动航空器的停机位再指派结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆａｆｆｅｃｔｅｄａｉｒｃｒａｆｔ

航空器序号 预指派机位 迭代后期

１０ １５ ２４

１２ ８ ４

３０ １３ ３４

３１ １８ ２３

３６ ２ １２

３７ １６ １８

图 ７　各航班滑行时间

Ｆｉｇ．７　Ｔａｘｉｉｎｇｔｉｍｅｏｆｅａｃｈｆｌｉｇｈｔ

１４４２
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空器，其中３０号航空器被指派至远机位 ３４，其余
５架航空器再指派与预指派间隔 ８．６２５个停机
位，处于旅客可接受的范围。更换的停机位与原

停机位处于不同的停机坪，减少了停机坪冲突发

生的可能性。迭代后期的仿真结果显示滑行道调

度过程中，大部分航空器滑行时间在 １５０ｓ以内。
经统计，最短路 Ａ１～Ａ１１使用频率最高，而远机
位停机坪Ｃ８仅有１架航空器经过，多数航空器的
滑行路径较短。总计２７架航空器选取最短路径，
占总航空器数的 ３３．７５％；有 ８架航空器选取了
迂回的路径，占总航空器数的 １０％，其他航空器
均选取了较短的路径。迂回路径和较短路径的选

择有效避免了滑行路径冲突，减少了冲突时间。

滑行道冲突情况如表５所示。
由表５可知，仿真过程中出现的滑行道冲突

以进场航班对头冲突为主。离场航班中仅 ４１号
航班即１号航空器承载的离场航班发生冲突，同
时平均冲突解脱时间为３３．６５ｓ，滑行道总体运行
较高。接近最大滑行时间的航空器仅有 ３架，说
明设置最大滑行时间２５０ｓ是合适的。

表 ５　滑行道冲突情况

Ｔａｂｌｅ５　Ｔａｘｉｗａｙｃｏｎｆｌｉｃｔ

航班序号 进离场状态 冲突节点 延误时间／ｓ 冲突原因

９ 进场 １６ １４．３ 节点冲突

２７ 进场 ３ ５７．９ 对头冲突

３０ 进场 ５ ４２．１ 对头冲突

４１ 离场 １０ ２０．３ 对头冲突

４　结　论

１）本文构建停机位再指派与滑行道调度的
双层模型，通过上下层模型的反复联立迭代实现

模型间的相互影响和作用，并设计改进遗传算法

求解。

２）仿真结果显示，该双层模型较好地体现了
上下层模型的影响关系，联立迭代有明显趋势性。

停机位扰动值降低 ２６．３％，平均滑行时间降低
２４．７９％，对场面运行效率有明显提高。

３）在本文的研究基础上，未来有关机场场面
调度的研究应考虑滑行道动态调度，以及将场面

各资源子系统进行联合调度以实现机场整体

调度。
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ｉｎｇｄｅｌａｙｓａｔｍａｊｏｒＵＳａｉｒｐｏｒｔｓ［Ｃ］∥９ｔｈＡＩＡＡＡｖｉａｔｉｏｎＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ，ａｎｄＯｐｅｒａｔｉｏｎｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ（ＡＴＩＯ）ａｎｄ

ＡＩＡＡ／ＡＡＡＦＡｉｒｃｒａｆｔＮｏｉｓｅａｎｄＥｍｉｓｓｉｏｎｓＲｅｄｕｃｔｉｏｎＳｙｍｐｏｓｉ

ｕｍ（ＡＮＥＲＳ）．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００９：１２０．

［６］ＱＩＮＱ，ＹＵＨ．ＡｓｔａｔｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｌｉｇｈｔｄｅｌａｙｓｏｆｍａｊｏｒＵＳ

ａｉｒｐｏｒｔｓ：ＩｌｌｕｓｔｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｅｘａｍｐｌｅｏｆｔｈｅＪＦＫａｉｒｐｏｒｔ［Ｍ］．Ｂｅｒ

ｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１５：４６９４７４．

［７］ＳＴＥＦＡＮＲ，ＪＡＳＯＮＡＤ，ＥＤＭＵＮＤＫＢ．Ａｍｏｒｅｒｅａｌｉｓｔｉｃａｐ

ｐｒｏａｃｈｆｏｒａｉｒｐｏｒｔｇｒｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｏｐｔｉｍｉｓａｔｉｏｎｗｉｔｈｓｔａｎｄ

ｈｏｌｄｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｈｅｄｕｌｉｎｇ，２０１４，１７（５）：５０７５２０．

［８］ＳＩＭＡＩＡＫＩＳＩ，ＫＨＡＤＩＬＫＡＲ Ｈ，ＢＡＬＡＫＲＩＳＨＮＡＮ Ｈ，ｅｔａｌ．

Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｒｅｄｕｃｅｄａｉｒｐｏｒｔｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎｔｈｒｏｕｇｈｐｕｓｈｂａｃｋ

ｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈＰａｒｔＡＰｏｌｉｃｙ＆Ｐｒａｃ

ｔｉｃｅ，２０１４，６６（１）：２５１２６７．

［９］ＬＥＥＨ．Ａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅｔｒａｆｆｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｎｔｈｅ

ｐｒｅｓｅｎｃｅｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ［Ｄ］．Ｂｏｓｔｏｎ：ＭａｓｓａｃｈｕｓｅｔｔｓＩｎｓｔｉｔｕｔｅ

ｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０．

［１０］ＣＬＡＲＥＧ，ＲＩＣＨＡＲＤＳＡＧ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔａｘｉｗａｙｒｏｕｔｉｎｇ

ａｎｄｒｕｎｗａｙｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ

ＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，２０１１，１２（４）：１０００１０１３．

［１１］杨磊．机场场面运行优化技术研究［Ｄ］．南京：南京航空航

天大学，２０１２．

ＹＡＮＧＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｏｆａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅ

ｏｐｅｒａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］冯程．机场场面运行优化及容量评估技术研究［Ｄ］．南京：

南京航空航天大学，２０１３．

ＦＥＮＧＣ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｏｆａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅ

ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｎｄｃａｐａｃｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＭＡＬＩＫＷ，ＧＵＰＴＡＧ，ＪＵＮＧＹ．Ｍａｎａｇｉｎｇｄｅｐａｒｔｕｒｅａｉｒｃｒａｆｔｒｅ

ｌｅａｓｅｆｏｒｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒ

ＴｒａｎｓｐｏｒｔＭａｎａｇｅｍｅｎｔ，２０１３，４６（３）：４０６４２２．

［１４］ＹＵＣ，ＺＨＡＮＧＤ，ＬＡＵＨＹＫＨ，ｅｔａｌ．Ａｈｅｕｒｉｓｔｉｃａｐｐｒｏａｃｈ

ｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇａｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔａｎｄｔａｘｉｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

ｐｒｏｂｌｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒＴｒａｎｓｐｏｒｔＭａｎａｇｅｍｅｎｔ，２０１７，６２

（１）：１８９１９６．

［１５］徐涛，曾进进，吕宗磊．基于ＣＰＮＴｏｏｌｓ的机场主要资源调度

研究［Ｊ］．中国民航大学学报，２０１３，３１（２）：３６３９．

ＸＵＴ，ＺＥＮＧＪＪ，ＬＵＺＬ．Ｓｔｕｄｙｏｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｏｆｍａｉｎｒｅ

ｓｏｕｒｃｅｓｉｎａｉｒｐｏｒｔｂａｓｅｄｏｎＣＰＮＴｏｏｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｉｖｉｌＣｖｉ

ａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１３，３１（２）：３６３９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］汤淼．基于 ＭＡＳ（ＭｕｌｔｉａｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍ）的机场空侧管制运行
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　第 １１期 姜雨，等：基于双层规划模型的滑行道与停机位再指派联合调度

仿真系统研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１６．

ＴＡＮＧＭ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｆａｉｒｐｏｒｔａｉｒｓｉｄｅｏｐｅｒ

ａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＭＡＳ（ＭｕｌｔｉａｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍ）［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　姜雨　女，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：机场规

划设计与管理。

徐成　男，硕士研究生。主要研究方向：系统仿真与优化。

Ｊｏｉｎｔｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｏｆｂｏｔｈｔａｘｉｗａｙａｎｄｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎ
ｂｉｌｅｖｅｌｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｍｏｄｅｌ

ＪＩＡＮＧＹｕ，ＸＵＣｈｅｎｇ，ＣＡＩＭｅｎｇｔｉｎｇ，ＣＨＥＮＬｉｌｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｔｈｔｈｅｒａｐｉｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆａｉｒｔｒａｎｓｐｏｒｔｉｎｄｕｓｔｒｙ，ｔｈｅｇｒｏｗｉｎｇｄｅｍａｎｄｓｏｆａｉｒｔｒａｆｆｉｃｐｕｔｆｏｒ
ｗａｒｄｈｉｇｈｅｒｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒａｉｒｐｏｒｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．Ｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，ａｂｉｌｅｖｅｌｐｒｏ
ｇｒａｍｍｉｎｇｍｏｄｅｌｗｉｔｈｔａｘｉｉｎｇｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｏｄｅｌａｓｕｐｐｅｒｍｏｄｅｌａｎｄｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｍｏｄｅｌａｓｌｏｗｅｒｍｏｄｅｌｉｓ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅ．Ｔｈｅｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓ
ｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌｉｓｔｅｓｔｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｒｅａｌｄａｔａｏｆａｍａｊｏｒｄｏ
ｍｅｓｔｉｃａｉｒｐｏｒｔ．Ｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｆｉｒｓｔｌｙａｎｄｔｈｅｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｔａｘｉｗａｙｉｎｔｈｅｍａｎｕａｌｌｙｓｔｒａｔｅｇｙ．
Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｍａｎｕａｌｌｙｓｈｃｅｄｕｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｔｈａｔｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ
ｆｉｒｓｔａｎｄｔｈｅｎｔａｘｉｗａｙｉｓｓｃｈｅｄｕｌｅｄ，ｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｖａｌｕｅｏｆｇａｔｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ２６．３％ ａｎｄｔｈｅｔｏｔａｌｔａｘｉｉｎｇ
ｔｉｍｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ２４．７９％ ｗｉｔｈｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｂｉｌｅｖｅｌｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ．Ｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔａｘｉ
ｗａｙｓｙｓｔｅｍａｎｄｇａｔｅｓｙｓｔｅｍａｒｅｂｏｔｈｉｍｐｒｏｖｅｄ．Ｔｈｅｊｏｉｎｔｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｄｅｓｃｒｉｂｅｄｉｎｔｈｉｓａｒｔｉｃｌｅｆｕｒｔｈｅｒ
ｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅ．Ｉｔｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒｔｈｅａｃｔｕａｌｏｐｅｒ
ａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｉｒｐｏｒｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇａｔｅｒｅａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ；ｔａｘｉｗａｙｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ；ｂｉｌｅｖｅｌｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ；ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｍｕｌｔｉｏｂ
ｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０３１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０４２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０５１９１４：３５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１８．１０３０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１３３３１１７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉａｎｇｙｕ０７＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 １１月
第４４卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０１８
Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１８０３１６；录用日期：２０１８０４０８；网络出版时间：２０１８０５１７１２：００
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０５１４．１４１５．００１．ｈｔｍｌ
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基于特征交叉检验的实时视觉里程计方法

范维思，尹继豪，袁丁，朱红梅

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在自动驾驶和机器人导航系统中，里程计是用于持续获得系统姿态信息的
一种装置。视觉里程计能以较低代价获得高精度的目标移动轨迹，基于特征的视觉里程计方

法具有时间复杂度较低、计算速度快的优势，有助于数据实时处理。然而，传统基于特征的视

觉里程计方法面临着２个技术瓶颈：特征匹配的准确度不足；姿态解算中目标函数的权重值有
效性低。为了解决帧间特征匹配准确度不足的问题，本文提出特征交叉检验闭环匹配策略，即

在传统单向闭环匹配的基础上，增加反向验证的过程，以获得匹配准确度更高的匹配点集合。

该策略解决了传统特征匹配中使用单向闭环匹配策略鲁棒性不足、内点比例低的缺陷，提高了

解算精度。同时在交叉检验匹配策略中利用前一时刻的运动信息缩小当前时刻特征匹配的搜

索范围，降低特征点匹配的时间复杂度。针对目标函数的权重值有效性低的问题，本文将特征

点在图像序列中的出现次数作为其生存周期，提出基于特征点生存周期的目标函数权值设置

方法。在姿态解算中，特征点的生存周期可以有效反映其稳定性，使用其作为目标函数权值可

以降低解算过程中的累积误差。本文在公开的 ＫＩＴＴＩ数据集中进行算法测试，实验结果证明
该方法可以实现高精度、实时的视觉里程计算。

关　键　词：特征匹配；视觉里程计；交叉检验；姿态解算；实时性
中图分类号：ＴＰ３９９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２４４４１０

　　在自动驾驶和机器人导航系统中，里程计是
用于持续获得系统六自由度姿态信息的一种装

置，在路径规划及自动避障任务中发挥着重要的

作用。由于视觉里程计
［１］
能以低代价进行高精

度的姿态解算，近些年受到了广泛关注。根据在

视觉系统中使用的相机数量，视觉里程计分为单

目和双目２种配置。单目配置的视觉里程计主要
在三维环境重建中用于求解无尺度信息的姿态参

数
［２３］
；而双目配置的视觉里程计可以通过获得

图像中像素点的视差信息进而求解具有尺度信息

的姿态参数
［４７］
。因此，双目配置更适合精确的

姿态解算任务。近些年发布的视觉里程计数据集

提供了运动轨迹的姿态真值以及精度评价标

准
［８９］
，促进了该领域的发展。

根据姿态解算中目标函数的类型，视觉里程

计可被分为直接法和特征法
［１０１１］

。直接法将光

度误差作为目标函数，避免了特征法中由人工设

计因素带来的特征提取误差。但是，该类方法往

往需要利用图像的全部灰度信息进行解算，因此，

此类方法的时间复杂度较高。尽管一些改进的直

接法
［２，１２］

可使用图像的部分纹理区域灰度信息参

与解算，尽可能减少时间复杂度，但相对特征法，

该方法的时间消耗依然较大。特征法利用匹配稀

疏特征点构造重投影误差作为目标函数，进行姿
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态解算。由于仅利用到图像中提取的稀疏特征，

位姿解算时间复杂度较低，但特征提取的精确度

与特征匹配的准确度是影响该类算法性能的主要

因素。为了提高特征提取与匹配的准确度，基于

特征法中的一部分算法使用鲁棒性较强的复杂描

述符提取图像特征，例如利用尺度不变特征变换

（ＳｃａｌｅＩｎｖａｒｉａｎｔＦｅａｔｕｒｅＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＳＩＦＴ）［１３］和加
速 稳 健 特 征 （Ｓｐｅｅｄｅｄ Ｕｐ ＲｏｂｕｓｔＦｅａｔｕｒｅｓ，
ＳＵＲＦ）［４］等描述符，但这类特征提取与匹配计算
的时间复杂度较高，影响实时性。另一类基于特

征法的算法在图像中提取和匹配简单特征，如加

速分割测试特征（ＦｅａｔｕｒｅｓｆｒｏｍＡｃｃｅｌｅｒａｔｅｄＳｅｇ
ｍｅｎｔＴｅｓｔ，ＦＡＳＴ）［１４］、方向 ＦＡＳＴ与旋转 ＢＲＩＥＦ特
征（ＯｒｉｅｎｔｅｄＦＡＳＴａｎｄＲｏｔａｔｅｄＢＲＩＥＦ，ＯＲＢ）［１５］、
哈里斯特征（ＨＡＲＲＩＳ）［１６１７］等，以降低算法时间
复杂度，但这些简单特征往往对图像噪声敏感，鲁

棒性不足。考虑到实时性是衡量视觉里程计算法

实用价值的重要指标，本文提出的视觉里程计采

用特征法框架，并选用简单、快速的 ＨＡＲＲＩＳ特征
提取算法获取图像的稀疏特征。针对视觉里程计

中特征匹配使用单向闭环策略内点率不足的问

题
［５］
，第１类算法［６，１８］

使用了强约束准则进行特

征点筛选，导致特征点过少使解算误差过大。第

２类算法使用鲁棒性较强的特征［４，１３］
，可以得到

高内点率，但增加了匹配时间。本文针对单向闭

环匹配策略中存在的内点率不足问题，从帧间特

征点一致性出发，配合归一化图像特征描述符及

特征位置预测，提出了有效的交叉检验闭环匹配

策略，在特征匹配中通过交叉检验筛选特征点一

致性高的匹配特征点，得到匹配特征点集合，相对

于第１类算法提高了解算精度，相对于第 ２类算
法缩短了解算时间。

除此以外，传统的视觉里程计在进行单帧图

像间的姿态解算时，每帧解算的姿态都存在误差，

误差必然随着图像帧数的增加而逐渐累积，形成

姿态解算的累计误差。目前，解决累积误差问题

的主要思想是联合使用多帧的运动信息进行姿态

解算与优化，主要算法包括同时定位与建图（Ｓｉｍ
ｕｌｔａｎｅｏｕｓＬｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，ＳＬＡＭ）［３，１９］、
集束调整（ＢｕｎｄｌｅＡｄｊｕｓｔｍｅｎｔ，ＢＡ）［２０］等，这 ２种
算法时间复杂度高，无法满足实时性要求。本文

考虑到算法的实时性要求，采用联合相邻若干帧

的运动信息的方法克服累积误差。在定义目标函

数时采用联合多帧运动信息的思想，通过构造基

于特征生存周期的权值考察特征点的置信度，该

方法可有效减少累积误差，降低时间复杂度，满足

解算的实时性要求。

本文的主要工作可概括为以下３个方面：
１）提出了一个高精度的视觉里程计框架，可

实现自动驾驶或机器人导航系统的实时位姿

解算。

２）提出了一种基于特征交叉检验的闭环匹
配策略，有效提高解算姿态的内点比例。

３）提出了一种基于特征点生存周期的目标
函数权值构造方法，有效降低解算累积误差。

１　特征提取与交叉检验闭环匹配策略

图像对之间的特征提取与匹配的准确程度，

决定了视觉里程计的姿态解算精度，因此本节将

详细介绍特征提取和交叉检验下的闭环匹配

策略。

１．１　特征描述符的构造与提取
视觉里程计工作时，系统输入的图像序列是

在连续运动状态下拍摄的，相邻图像帧间运动幅

度较小，因此，相机的移动轨迹可以被假设为平滑

的。在小幅度运动、平滑轨迹的假设下，帧间同一

特征具有较高的相似性。强鲁棒性特征描述符

（如 ＳＩＦＴ和 ＳＵＲＦ特征）具有旋转和尺度不变特
性，匹配精度高，但是其较高的计算复杂度不能满

足视觉里程计的实时性要求。另一种策略为直接

使用图像块灰度的绝对误差和（ＳｕｍｏｆＡｂｓｏｌｕｔｅ
Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ，ＳＡＤ）来快速计算特征之间的相似性，
但是该方法对于图像的光照和噪声等因素十分敏

感，匹配精度较差。为了保证视觉里程计系统的

实时性，本文在图像中快速提取简单的 ＨＡＲＲＩＳ
角点

［１６］
，并通过局部归一化描述符减少图像光照

不均、噪声对特征鲁棒性的影响。

假设｛Ｉｌｔ，Ｉ
ｒ
ｔ｝和｛Ｉ

ｌ
ｔ－１，Ｉ

ｒ
ｔ－１｝为时间连续的左右

立体图像对，下标 ｔ表示时间，上标 ｌ表示左视图，
ｒ表示右视图。在图像对中分别提取 ＨＡＲＲＩＳ角
点，则每个像素点的角点响应值 Ｈ定义为
Ｈ＝λ１λ２－ｋ（λ１＋λ２）

２
（１）

式中：ｋ为人为设定的经验参数；λ１和 λ２为矩阵
Ｑ的特征值，矩阵 Ｑ的定义为

Ｑ ＝
Ｉ２ｘ ＩｘＩｙ
ＩｘＩｙ Ｉ２[ ]

ｙ

（２）

其中：矩阵Ｑ中的Ｉｘ和Ｉｙ分别为图像Ｉ在Ｘ坐标
轴方向和 Ｙ坐标轴方向的局部梯度。为了保证
最终可以通过 Ｈ筛选角点，参数 ｋ通常被设置在
０．０４～０．０６。在计算图像中所有像素点的角点响
应值 Ｈ之后，假设 Ｈｍａｘ为整幅图像中的角点响应

５４４２
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最大值，传统的 ＨＡＲＲＩＳ角点检测方法将选取响
应值 Ｈ（Ｐ）大于阈值 Ｔ＝ｒＨｍａｘ的像素点 Ｐ作为候
选特征点，其中参数 ｒ为经验值。

由于所拍摄的图像场景纹理分布差异大，且

图像的纹理、灰度分布具有一定的区域性。仅使

用单阈值对整幅图像进行 ＨＡＲＲＩＳ角点提取会导
致角点分布不均匀，即部分低纹理区域可能无法

检测出角点特征，而高纹理区域角点分布过于密

集，这样分布的特征点并不利于姿态参数的求解。

因此，为了解决上述问题，本文采用分块策略进行

特征提取。首先，将每一幅图像分为若干 ２０像
素 ×２０像素的图像块，由每个图像块 ｉ各自的最
大角点响应值 Ｈｉｍａｘ确定其阈值 Ｔ

ｉ
ｂｉｎ ＝ｒＨ

ｉ
ｍａｘ。然

后，通过图像块 ｉ中角点响应值大于 Ｔｉｂｉｎ的像素确
定候选特征点位置，并且在３×３窗口中对候选特
征点进行非极大值抑制，通过非极大值抑制的像

素点最终被选为 ＨＡＲＲＩＳ角点。通常情况下，对
于 ＫＩＴＴＩ数据集中分辨率为 ３７６像素 ×１２４１像
素的室外的街景图像，采用上述过程的特征提取，

每幅图像均可提取到 ２×１０３～４×１０３个特征点，
为后续交叉检验闭环匹配环节提供足够数量且分

布较为均匀的特征点作为系统的输入。

此外，视觉里程计系统输入的室外场景图像

在拍摄中常受光照变化的影响而表现出图像对间

的光照不均，影响 ＨＡＲＲＩＳ特征提取与匹配的鲁
棒性。为了抑制光照以及噪声对特征提取的影

响，本文采取了归一化图像块策略。

将图像中各个特征点周围 Ｎ×Ｎ区域的灰度
值作为其原始特征描述符，记为 Ｄ，其中（ｉ，ｊ）位
置的灰度值为 Ｄｉｊ。对于 Ｄ中每个位置使用
式（３）进行去均值化，得到去均值化的描述符，记
为 Ｄ′，Ｄ′ｉｊ为描述符 Ｄ′中（ｉ，ｊ）位置的去均值化后
的灰度值。

Ｄ′ｉｊ＝Ｄｉｊ－
１
Ｎ２∑

Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
Ｄｉｊ （３）

对于去均值化的描述符 Ｄ′，使用式（４）进行
归一化，将归一化后的描述符记为 Ｄｎｏｒｍ，其中（ｉ，
ｊ）位置的归一化灰度值为 Ｄｉｊ

ｎｏｒｍ
。

Ｄｎｏｒｍｉｊ ＝Ｄ′ｉｊ ∑
Ｎ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
Ｄ′ｉｊ槡

２ （４）

特征描述符归一化策略在建立特征匹配关系

时有助于准确反映特征的相似性，有效提高特征

匹配的内点比例。经实验验证，归一化图像特征

描述策略可有效提高特征匹配内点比例。

１．２　交叉检验闭环的匹配策略
在时间连续的左右立体图像对中，利用归一

化 ＨＡＲＲＩＳ特征描述符提取特征点后，本文将通
过交叉检验下的闭环匹配策略建立前后立体图像

对之间的特征点匹配关系。

假设前一帧的立体图像对为｛Ｉｌｔ－１，Ｉ
ｒ
ｔ－１｝，当

前帧的立体图像对为｛Ｉｌｔ，Ｉ
ｒ
ｔ｝，对于空间同一物点

Ｐ在４幅图像｛Ｉｌｔ－１，Ｉ
ｒ
ｔ－１，Ｉ

ｌ
ｔ，Ｉ

ｒ
ｔ｝中的投影为｛Ｐ

ｌ
ｔ－１，

Ｐｒｔ－１，Ｐ
ｌ
ｔ，Ｐ

ｒ
ｔ｝，称｛Ｐ

ｌ
ｔ－１，Ｐ

ｒ
ｔ－１，Ｐ

ｌ
ｔ，Ｐ

ｒ
ｔ｝为一组匹配点

集。为了解算姿态，必须在前后帧的立体图像对

中建立鲁棒的匹配点集，通常采用闭环匹配策略

增强特征匹配的准确度
［５］
。传统的单向闭环匹

配策略如图 １所示。首先，从前一帧图像的左视
图 Ｉｌｔ－１中选取特征点 Ｐ

ｌ
ｔ－１，在前一帧的右视图 Ｉ

ｒ
ｔ－１

中搜索其匹配点对，计算特征描述符之间的 ＳＡＤ
值，其中最小的 ＳＡＤ值对应的像素点即为 Ｐｌｔ－１在

右视图 Ｉｒｔ－１的匹配点，记为 Ｐ
ｒ
ｔ－１，并将上述的匹配

过程定义为：Ｐｌｔ－１→Ｐ
ｒ
ｔ－１。然后，类似的在图像对

Ｉｒｔ－１与 Ｉ
ｒ
ｔ之间存在匹配过程：Ｐ

ｒ
ｔ－１→Ｐ

ｒ
ｔ；在图像对

Ｉｒｔ与 Ｉ
ｌ
ｔ之间存在匹配过程：Ｐ

ｒ
ｔ→Ｐ

ｌ
ｔ。最后，选取当

前帧左视图 Ｉｌｔ中的特征点 Ｐ
ｌ
ｔ，在前一帧左视图

Ｉｌｔ－１中搜索其匹配点，记为Ｐ
ｌ^
ｔ－１，得到匹配过程：

Ｐｌｔ→Ｐ
ｌ^
ｔ－１。若Ｐ

ｌ^
ｔ－１与 Ｐ

ｌ
ｔ－１为同一点，则可建立闭环

的匹配过程｛Ｐｌｔ－１→Ｐ
ｒ
ｔ－１，Ｐ

ｒ
ｔ－１→Ｐ

ｒ
ｔ，Ｐ

ｒ
ｔ→Ｐ

ｌ
ｔ，Ｐ

ｌ
ｔ→

Ｐｌｔ－１｝，并记该匹配关系为闭环匹配关系。如图 １
中箭头方向所示，上述闭环匹配策略在视图间的

匹配关系建立过程中，匹配顺序是单一方向的，因

此被称为单向闭环匹配策略。然而，若单方向的

闭环匹配关系｛Ｐｌｔ－１→Ｐ
ｒ
ｔ－１，Ｐ

ｒ
ｔ－１→Ｐ

ｒ
ｔ，Ｐ

ｒ
ｔ→Ｐ

ｌ
ｔ，Ｐ

ｌ
ｔ→

Ｐｌｔ－１｝中的任意一组匹配出现错误，都会造成错误
的闭环匹配关系，得到错误的匹配点集。因此，单

方向闭环匹配策略缺乏稳定性，不足以建立高准

确度的匹配点集。尽管在解算姿态参数时可利用

随 机 采 样 一 致 （Ｒａｎｄｏｍ Ｓａｍｐｌｅ Ｃｏｎｓｅｎｓｕｓ，
ＲＡＮＳＡＣ）算法提高系统对错误匹配（即外点）的
容错能力，但当外点过多时，并不能解算出正确的

姿态参数。

图 １　单向闭环匹配策略

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｎｇｌｅｔｒａｃｋ‘ｃｉｒｃｌｅ’ｍａｔｃｈｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ
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　第 １１期 范维思，等：基于特征交叉检验的实时视觉里程计方法

本文提出了交叉检验下的闭环匹配策略以提

高匹配点集的准确度，如图２所示。首先，在同一
时刻的左、右立体图像对间进行交叉检验下的稀

疏特征点匹配。具体的，对于前一时刻 ｔ－１的立
体图像对，选取左视图 Ｉｌｔ－１中的特征点 Ｐ

ｌ
ｔ－１，在右

视图 Ｉｒｔ－１中搜索其匹配点，假设得到其匹配点为

Ｐｒｔ－１，记匹配过程为：Ｐ
ｌ
ｔ－１→Ｐ

ｒ
ｔ－１。同时，由右视图

Ｉｒｔ－１中的像素点 Ｐ
ｒ
ｔ－１出发，在左视图 Ｉ

ｌ
ｔ－１中搜索其

匹配点，假设得到的匹配点为Ｐｌ^ｔ－１，记匹配过程

为：Ｐｒｔ－１→Ｐ
ｌ^
ｔ－１。同样的，在当前时刻 ｔ的立体图

像对｛Ｉｌｔ，Ｉ
ｒ
ｔ｝中也可以建立匹配过程：Ｐ

ｌ
ｔ→Ｐ

ｒ
ｔ与

Ｐｒｔ→Ｐ
ｌ^
ｔ－１。交叉检验即为对匹配过程｛Ｐ

ｌ
ｔ－１→

Ｐｒｔ－１，Ｐ
ｒ
ｔ－１→Ｐ

ｌ^
ｔ－１｝和｛Ｐ

ｌ
ｔ→Ｐ

ｒ
ｔ，Ｐ

ｒ
ｔ→Ｐ

ｌ^
ｔ－１｝分别进行

检验。即在 ｔ－１时刻的左视图 Ｉｌｔ－１中，若 Ｐ
ｌ
ｔ－１与

Ｐｌ^ｔ－１为同一点，则其通过交叉检验，被认为是稳定

的匹配点对，记为｛Ｐｌｔ－１Ｐ
ｒ
ｔ－１｝，反之该点对被舍

弃。同样的，在 ｔ时刻的左视图中 Ｉｌｔ，也对 Ｐ
ｌ
ｔ与

Ｐｌ^ｔ－１进行上述交叉检验，通过检验则将其匹配关

系记为｛ＰｌｔＰ
ｒ
ｔ｝。然后，得到左、右立体图像对

匹配特征点后，对于时间域上的前后帧｛Ｉｌｔ－１，Ｉ
ｌ
ｔ｝

和｛Ｉｒｔ－１，Ｉ
ｒ
ｔ｝中的点对｛Ｐ

ｌ
ｔ－１→Ｐ

ｌ
ｔ，Ｐ

ｌ
ｔ→Ｐ

ｌ^
ｔ－１｝和

｛Ｐｒｔ－１→Ｐ
ｒ
ｔ，Ｐ

ｒ
ｔ→Ｐ

ｌ^
ｔ－１｝同样进行交叉检验，通过检

验则分别记为｛Ｐｌｔ－１Ｐ
ｌ
ｔ｝与｛Ｐ

ｒ
ｔ－１Ｐ

ｒ
ｔ｝。通过上

述交叉检验可以得到 ４组像素点的对应关系：
｛Ｐｌｔ－１Ｐ

ｒ
ｔ－１｝，｛Ｐ

ｌ
ｔＰ

ｒ
ｔ｝，｛Ｐ

ｌ
ｔ－１Ｐ

ｌ
ｔ｝，｛Ｐ

ｒ
ｔ－１

Ｐｒｔ｝。最后，对上述 ４组匹配点对进行闭环检测，

可以得到鲁棒的匹配点集｛Ｐｌｔ－１，Ｐ
ｒ
ｔ－１，Ｐ

ｌ
ｔ，Ｐ

ｒ
ｔ｝。

在建立匹配点对的搜索过程中，对于同一时

刻的左、右图像对，由于双目相机外部参数已知，

可方便地建立极线约束关系，因此，采用极线约束

沿极线方向搜索。实验表明，竖直极线方向的搜

索误差容忍度为 １个像素，可以满足解算精度要
求。若能利用先验信息估计视差范围，在一维搜

图 ２　特征交叉检验下的闭环匹配策略

Ｆｉｇ．２　Ｃｒｏｓｓｃｈｅｃｋｏｆｆｅａｔｕｒｅ‘ｃｉｒｃｌｅ’ｍａｔｃｈｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

索空间中，稀疏特征点的匹配搜索时间复杂度较

低，可快速建立匹配关系。而对于时间前后的帧

间的特征点匹配搜索问题，不能事先建立准确的

极线约束，因此，只能使用二维搜索窗口进行匹配

点对的搜索。

交叉检验利用匹配特征点之间的一致性，解

决了目前闭环检测中存在的不足，使得在闭环检

测之前，每组图像对之间特征匹配是鲁棒的。满

足左右一致性检验的匹配特征点的内点率较高，

有利于下一步闭环检测。

利用交叉检验闭环匹配策略获得的匹配特征

点集合中仍然存在少量不可靠的点。因此，本文

采用 ＲＡＮＳＡＣ算法提炼匹配特征点集中的内点，
即鲁棒匹配的特征点对，为视觉里程计位姿信息

的估计提供了信噪比高的输入。通过实验验证，

本文的交叉检验闭环的匹配策略可以有效获得鲁

棒匹配点对，且采用 ＲＡＮＳＡＣ算法后，匹配内点
率非常高。

１．３　匹配搜索窗口的预测
对于时间顺序上的前、后帧图像，无论左视图

图像对，还是右视图图像对，由于当前时刻运动信

息未知，在前后帧图像对间不能建立准确的极线

约束，以帮助搜索匹配点。因此，在没有先验信息

的情况下，为了保证匹配点能够被涵盖在候选区

域内，特征匹配时所采用的二维搜索窗口往往尺

寸较大，窗内候选点数量多，大大增加匹配计算

量。考虑到搭载视觉里程计的无人驾驶汽车或移

动机器人的运动姿态改变幅度一般较小，其前后

运动具有一定的相关性，本文可利用前一帧已解

算的姿态信息预测下一帧特征点出现的位置，可

减少搜索范围，提高特征匹配效率。下文将详述

如何通过前一帧图像解算的姿态信息，并结合其

特征点的位置来预测当前帧中特征匹配搜索

窗口。

基于运动的平滑性假设，本文认为前一帧运

动的姿态信息与后一帧相差较小。假设前一帧运

动姿态的旋转矩阵与平移向量分别被记为 Ｒｔ－１和
Ｔｔ－１，其中，旋转矩阵可由俯仰角α、偏航角β和滚
转角 γ３个欧拉角计算得到；平移向量由 Ｘ坐标
轴方向偏移ｔｒｘ，Ｙ坐标轴方向偏移ｔｒｙ和Ｚ坐标轴
方向偏移 ｔｒｚ３个分量组成。通过分析多个视觉
里程计所采集的姿态数据真值，本文为运动平滑

性假设限定了以下３个约束：
１）假设俯仰角 α、偏航角 β和滚转角 γ均小

于５°。
２）假设前、后帧运动姿态的欧拉角变化很

７４４２
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小，即 Ｒｔ≈Ｒｔ－１。
３）假设前、后帧运动姿态的平移向量的变化

Ｅ小于０．１，其数学表达为
Ｔｔ ＝（１＋Ｅ）Ｔｔ－１　 Ｅ ＜０．１ （５）

在相机模型中，假设（ｃｕ，ｃｖ）为相机的主点位
置，ｆ为相机的焦距，（ｘ′，ｙ′，ｚ′）为当前帧中特征
点对应的空间三维坐标。若已解算的前一帧平移

矩阵 Ｔｔ－１＝［ｔｒｘ，ｔｒｙ，ｔｒｚ］满足 ｔｒｚｔｒｙ，ｔｒｚｔｒｘ时，
则在当前帧中预测的匹配特征点位置（ｕ，ｖ）

[
为

ｕ]ｖ [＝ｆ
ｘ′／ｚ′]ｙ′／ｚ′

＋
ｃｕ

ｃ[ ]
ｖ

（６）

可以从前一帧计算出的特征点三维坐标（ｘ，
ｙ，ｚ）预测当前帧该特征点的三维坐标（ｘ′，ｙ′，ｚ′），
计算式为

ｘ′

ｙ′








ｚ′

＝Ｒ

ｘ

ｙ








ｚ

＋（１＋Ｅ）

ｔｒｘ

ｔｒｙ

ｔｒ












ｚ

（７）

因此，本文根据平移向量变化 Ｅ预测匹配搜
索窗的位置与大小。相比于使用大尺寸、固定的

传统匹配搜索窗口方法，预测得到的搜索窗口大

部分尺寸较小，可大大降低匹配搜索时间。同时

引入的预测机制可更加准确地进行初始匹配定

位，也间接提高了匹配点集的内点比例。

２　视觉里程计姿态参数的解算

获得高比例内点的匹配点对集合后，本文将

利用匹配点对集合解算帧间运动的姿态信息，其

中包括旋转矩阵 Ｒｔ和平移向量 Ｔｔ。假设双目摄
像系统的内部参数矩阵可经相机标定获得，左摄

像机内参矩阵为 Ｋｌ，右摄像机内参矩阵为 Ｋｒ，两
摄像机之间的基线长度为 ｓ，并以左摄像机坐标
系为世界坐标系描述系统的姿态信息。将前一帧

ｔ－１时刻解算的位姿参数（Ｒｔ－１，Ｔｔ－１）作为当前

帧 ｔ时刻的运动预测值，记为Ｒ^ｔ＝Ｒｔ－１，Ｔ^ｔ＝Ｔｔ－１。
考虑双目摄像系统的配置关系，若左摄像机的预

测平移向量为Ｔ^ｌｔ＝Ｔｔ－１，则右摄像机的预测平移

向量为Ｔ^ｒｔ＝Ｔｔ－１＋（ｓ，０，０）
Ｔ
。假设在 ｔ－１时刻的

左、右视图中获得一组匹配点对（ｘｌｉｔ－１，ｘ
ｒｉ
ｔ－１），可根

据摄像系统两视点位置，通过三角化得到其对应

的空间三维点位置 Ｘｉｔ－１。首先，该特征点在当前
帧的左、右两视图的投影点位置可由投影函数计

算得到，即 π（·）：Ｘｉｔ－１→（^ｘ
ｌｉ
ｔ，^ｘ

ｒｉ
ｔ）。由上一步骤

的交叉检验闭环匹配已经得到关于 Ｘｉｔ－１在 ｔ－１

时刻及 ｔ时刻的左、右４幅视图的匹配点集｛ｘｌｉｔ－１，

ｘｒｉｔ－１，ｘ
ｌｉ
ｔ，ｘ

ｒｉ
ｔ｝，则可通过由相机模型计算得到的投

影点与图像中检测得到的特征点之间的欧氏距

离，定义 ｔ时刻、空间点 Ｘｉｔ－１在左、右视图的重投

影误差 εｉｔ，其数学表达为

εｉｔ＝ ｘ
ｌｉ
ｔ－ｘ^

ｌｉ
ｔ
２＋ ｘｒｉｔ－ｘ^

ｒｉ
ｔ
２＝

　　 ｘｌｉｔ－π（Ｋ
ｌ
（Ｒｔ－１Ｘ

ｉ
ｔ－１＋Ｔ^

ｌ
ｔ））

２＋

　　 ｘｒｉｔ－π（Ｋ
ｒ
（Ｒｔ－１Ｘ

ｉ
ｔ－１＋Ｔ^

ｒ
ｔ））

２
（８）

然后，由重投影误差构造目标函数。摄像机

系统前后帧的姿态变化，即 ｔ时刻的姿态信息
（Ｒｔ，Ｔｔ），可通过最小化重投影误差目标函数得
以求解。上述重投影误差目标函数表达式为

（Ｒｔ，Ｔｔ）＝ａｒｇｍｉｎ
Ｒｔ－１，Ｔｔ－１

∑
Ｎｔ

ｉ＝１
（ｗｉε

ｉ
ｔ） （９）

式中：Ｎｔ为特征点数目；ｗｉ为重投影误差权值。
求解目标函数式（９）的关键问题是如何设置

重投影误差权值 ｗｉ。第 １类算法是根据重投影

误差的大小设置该权值
［１１］
，该类算法认为重投影

误差较大的特征点是外点的几率较大，应赋予较

低的权值；而重投影误差较小的特征点是内点的

几率较大，应赋予较高的权值。然而，此类算法仅

考虑相邻两帧图像信息，随着时间推移，相邻帧的

匹配误差在图像序列中不断扩散，得不到修正，降

低最终位姿解算精度。第２类算法需要利用之前
解算的运动轨迹

［６７］
确定重投影误差权值，运动

轨迹则包含了当前帧之前所有图像序列信息，计

算量过大。第２类算法相比于第１类算法精度更
高，如何降低其计算复杂度是其研究难点。本文

在第２类算法的基础上，统计特征点连续存在的
图像序列帧数，将特征点的生存周期作为重投影

误差权值设置的考虑因素。特征点生存周期获取

方便，额外增加的时间成本低，同时能够较好地衡

量特征点的鲁棒性。基于特征点生存周期的目标

函数可以考虑多帧的图像信息以防止匹配误差不

断在图像序列中扩散，同时满足算法的实时性要

求。根据经验，权重被设置为特征点的生存时间，

使用 ａｇｅ表示变量的生存时间，则有 ｗｎ＝ａｇｅｎ，可
以获得较高的姿态解算精度。最终，目标函数

式（９）可重新记为

（Ｒｔ，Ｔｔ）＝ａｒｇｍｉｎ
Ｒｔ－１，Ｔｔ－１

∑
Ｎｔ

ｉ＝１
（ａｇｅｉε

ｉ
ｔ） （１０）

本文使用高斯牛顿优化算法对式（１０）进行
求解，即通过内点所构造雅可比矩阵对目标函数

式（１０）连续迭代优化。考虑到相邻帧间的运动

８４４２
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　第 １１期 范维思，等：基于特征交叉检验的实时视觉里程计方法

较小，在初始化时，可令 Ｒ＝Ｉ，Ｔ＝［０，０，０］Ｔ。一
般情况下，目标函数式（１０）迭代收敛速度较快，
实验表明一般迭代次数少于１０次即可收敛。

目标函数式（１０）中，生存周期长的特征点将
获得更大的重投影误差权值；而生存周期短的特

征点也将被赋予较小的重投影误差权值参与解算

位姿参数，并随着帧数增加有机会转变为生存时

间较长的特征点参与解算。相对于直接舍弃生存

时间较短的特征点这类算法
［６］
，本文提出的权重

赋值策略更符合视觉里程计输入图像序列的特

点，可更为合理地利用有效信息。

在姿态参数解算过程中，本文利用了运动轨

迹平滑性假设。虽然大部分时间内系统姿态变化

缓慢，但在实际情况下，也不可避免地会发生姿态

的跳变。当系统姿态发生跳变，在帧间图像对建

立匹配关系时，沿用上述的预测搜索窗策略可能

发生预测窗口定位偏差，导致特征点匹配错误，影

响姿态解算精度。因此，当发现当前帧解算的姿

态参数和前一帧解算结果差异过大时，将放弃预

测匹配搜索窗口策略，直接使用无预测搜索窗的

方法进行特征点匹配，并重新估计系统姿态，避免

误差扩散。

３　实验验证

为了验证本文算法的有效性，采用公开发布

的 ＫＩＴＴＩ数据集［８］
进行实验验证和精度评价，本

文将解算得到的结果与真值比较并计算解算

精度。

３．１　实验环境
在实验中，使用 Ｃ＋＋编程语言实现本文提

出的视觉里程计解算方法，并利用了 ＯｐｅｎＣＶ库
函数。为了加速程序的运行速度，还使用了基于

ＯｐｅｎＭＰ库的并行运算技术，有效地利用多核
ＣＰＵ（Ｃｏｒｅｉ７４７９０，４ｃｏｒｅｕｓｅｄ＠３．６ＧＨｚ），后续
实验均在该环境下进行。

３．２　匹配点集中内点比例的检验
首先，验证经过交叉检验后，在左、右立体图

像对中得到的匹配点集的内点比例。本文使用

ＫＩＴＴＩ双目立体匹配数据集进行实验，该数据集
包含２００幅用于训练的立体图像对，及每组立体
图像对视差真值，可用于验证交叉检验方法在左

右立体图像对之间匹配的有效性。立体匹配研究

中通常认为估计视差与真值相差１个像素以内的
匹配点对是成功的匹配

［８］
。本文在数据集中

２００幅立体图像对上进行实验，统计成功匹配的
特征点（即内点）的比例，图 ３展示了 ２００幅中

第１５５幅立体图像对经过交叉检验后特征点对的
匹配结果，红色为错误匹配结果，绿色为正确匹配

结果，匹配准确率 ９５．８％。实验结果显示 ２００幅
立体图像对匹配中内点的平均比例为 ９１．１１％，
验证了经过交叉检验后，在左、右立体图像对得到

的匹配点集中，大部分的匹配点对都为内点。

然后，本文进一步验证经过交叉检验后，时间

上的前、后图像对获得的内点比例。为了验证整

个闭环策略中所采取各个步骤的有效性，本文进

行了多组对比实验，即每次添加一个步骤，直到最

后完成闭环匹配策略，并使用 ＲＡＮＳＡＣ算法统计
添加各步骤后的内点比例。本文在 ＫＩＴＴＩ数据集
的第０组 ～第４组图像序列中各抽取前 １００帧图
像进行实验验证。图４为第０组 ～第４组图像序
列计算得到的平均内点比例。其中步骤０表示利
用传统的单向闭环匹配策略获得的内点比例，步

骤１表示利用特征交叉检验的闭环匹配策略获得
的内点比例，步骤 ２表示添加搜索窗口预测后获
得的内点比例，步骤 ３表示添加归一化的特征点
描述符后内点比例。

由图４可以看出，从步骤 ０～步骤 ３，添加每
个步骤后，内点比例都有提高，最终经过３个步骤
后其比例均提高了 ２０％ ～３０％，验证了本文提出
的特征匹配策略的每个步骤都是有效的。此外，

从实验结果中可以看出，通过交叉检验的闭环匹

配策略后，所有数据集的内点比例都在 ８０％以
上，有效提高视觉里程计位姿解算的精度。

同时，为了进一步验证前、后帧交叉检验的有

效性，在利用ＲＡＮＳＡＣ算法提取内点之后，本文

图 ３　经过特征交叉检验后，在左、右立体图像对中

得到的匹配点集的内点情况

Ｆｉｇ．３　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｉｎｌｉｅｒｉｎｍａｔｃｈｉｎｇｐｏｉｎｔｓｅｔａｆｔｅｒ

ｃｒｏｓｓｃｈｅｃｋｏｆｆｅａｔｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎｌｅｆｔｉｍａｇｅａｎｄｒｉｇｈｔｉｍａｇｅ

９４４２
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利用数据集真值对内点进行重投影误差计算，

图５展示了 ＫＩＴＴＩ数据集第 ０组数据序列中的
第１帧与第２帧左视图经过前、后帧一致性检验
后得到的匹配特征点对位置及真值投影结果。其

中图５（ａ）中的蓝色空心点表示前一帧的匹配特
征点位置，５（ｂ）中的青色实心点表示根据真值投
影得到的真实匹配特征点位置。由图 ５可以看
出，匹配特征点位置与真实匹配特征点位置非常

接近，直观地表明了利用特征交叉检验下的闭环

匹配策略，可得到高精度的匹配特征点。统计

ＫＩＴＴＩ数据集中第０组 ～第 ４组数据前 ２００幅图
像中重投影误差的均值，如表１所示。从表１可以

图 ４　特征交叉检验中每个步骤提高内点比例的效果

Ｆｉｇ．４　Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｓｉｎｉｎｌｉｅｒｒａｔｉｏｏｆ

ｅｖｅｒｙｃｒｏｓｓｃｈｅｃｋｏｆｆｅａｔｕｒｅｓｔｅｐ

图 ５　经过特征交叉检验后前、后帧图像

匹配特征点及真值示例

Ｆｉｇ．５　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｃｏｎｓｅｃｕｔｉｖｅｆｒａｍｅｉｍａｇｅｍａｔｃｈｉｎｇ

ｐｏｉｎｔａｎｄｔｒｕｔｈｖａｌｕｅａｆｔｅｒｃｒｏｓｓｃｈｅｃｋｏｆｆｅａｔｕｒｅ

表 １　ＫＩＴＴＩ数据集第 ０组 ～第 ４组图像序列重

投影误差统计结果

Ｔａｂｌｅ１　ＳｔａｔｉｓｔｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＫＩＴＴＩ

ｄａｔａｓｅｔｆｒｏｍ０ｔｏ４ｔｈｇｒｏｕｐｏｆｉｍａｇｅｓｅｑｕｅｎｃｅ

数据集／组 ０ １ ２ ３ ４

平均重投影误差／像素 １．２９ ０．９９ １．０６ ０．９３ ０．８９

看出，大部分重投影误差小于 １个像素。同样证
明了特征交叉检验下的闭环匹配策略可以有效获

取内点。

３．３　特征交叉检验闭环匹配策略有效性验证
为了验证本文交叉检验闭环匹配策略的有效

性，本文选择不同的特征提取方法验证该框架对

于提高内点比例的效果。

基于 ＯＲＢＳＬＡＭ（ＯｒｉｅｎｔｅｄＦＡＳＴａｎｄＲｏｔａｔｅｄ
ＢＲＩＥＦＳｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓＬｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄＭａｐｐｉｎｇ）算
法

［１４］
中使用了计算速度较快，同时具有一定鲁棒

性的 ＯＲＢ算子作为特征。为了验证本文提出框
架的有效性，分别在有、无交叉检验的情况下，使

用 ＨＡＲＲＩＳ与 ＯＲＢ算子选取图像特征，并统计内
点比例，计算姿态解算精度。

图６展示了采用 ＯＲＢ算子与采用本文提出
的归一化 ＨＡＲＲＩＳ描述符在数据集第 ０组 ～第 ４
组中特征匹配内点比例方面的情况。从图６可以
看出，采用本文提出的归一化 ＨＡＲＲＩＳ描述符获
得的特征匹配精度略高于 ＯＲＢ算子，说明了本文
提出的描述符具有较强的鲁棒性。同时，交叉检

验的闭环匹配策略对于采用 ＯＲＢ算子提取的特
征点，和本文所提出描述符提取的特征点，均可提

高匹配点集的内点比例。证明交叉检验闭环匹配

策略对于其他特征描述符的有效性。

表２统计了在有、无特征交叉检验匹配策略
的情况系下，归一化 ＨＡＲＲＩＳ描述符和 ＯＲＢ算子
对 ＫＩＴＴＩ数据集中第 ０组 ～第 １０组图像序列的
姿态解误差。由表 ２可以看出，通过利用本文的
交叉检验闭环匹配策略，采用归一化 ＨＡＲＲＩＳ描
述符提取图像特征可得到最佳的实验结果。考虑

到运算的实时性是保证视觉里程计实用价值的重

要指标，本文统计了采用不同特征描述符的系统

运行时间，如表３所示。归一化ＨＡＲＲＩＳ描述符

图 ６　采用 ＯＲＢ算子与采用本文归一化 ＨＡＲＲＩＳ

描述符在内点比例

Ｆｉｇ．６　ＩｎｌｉｅｒｒａｔｉｏｂｙＯＲＢｏｐｅｒａｔｏｒａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｄ

ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄＨＡＲＲＩＳｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒ

０５４２
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表 ２　ＯＲＢ特征与归一化 ＨＡＲＲＩＳ特征 ＫＩＴＴＩ

数据集上解算的误差

Ｔａｂｌｅ２　ＥｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｆｏｒＫＩＴＴＩｄａｔａｓｅｔｕｓｉｎｇＯＲＢ

ｆｅａｔｕｒｅａｎｄｎｏｒｍａｌｉｚｅｄＨＡＲＲＩＳｆｅａｔｕｒｅ

选用特征
是否使用特征

交叉检验

平移

误差／％
旋转误差／
（（°）·ｍ－１）

归一化 ＨＡＲＲＩＳ
是 １．５９ ０．００６５
否 ２．４４ ０．０１３４

ＯＲＢ
是 １．８９ ０．００８６
否 ２．６７ ０．０１５６

表 ３　ＫＩＴＴＩ数据集中第 ０组 ～第 １０组图像序列

的姿态解算平均运行时间

Ｔａｂｌｅ３　Ａｖｅｒａｇｅｐｏｓｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｉｍｅｏｆ

ＫＩＴＴＩｄａｔａｓｅｔｆｒｏｍ０ｔｏ１０ｔｈｇｒｏｕｐｏｆ

ｉｍａｇｅｓｅｑｕｅｎｃｅ ｍｓ

选用特征 特征检测 特征匹配 姿态估计 总运行时间

归一化 ＨＡＲＲＩＳ ２５ ６２ １１ ９８

ＯＲＢ １５ １１７ １１ １４３

在平均运行时间上略少于 ＯＲＢ算子，可以达到实
时处理。

３．４　姿态估计效果评价
为了验证本文提出的视觉里程计姿态解算框

架的有效性，本文选择了经典的 ＶＩＳＯ２Ｓ算法［５］

与效果较好的 ＲｏｔＲｏｃｃ算法［１８］
作为对比算法，采

用 ＫＩＴＴＩ数据集提供的精度评价方法，通过解算
运动轨迹与数据集真值的误差，计算在 １００，２００，
３００，４００，…，８００ｍ各子序列中的平移误差和旋
转误差的平均值，并以此评价姿态解算精度。

表４展示了３种算法在整个 ＫＩＴＴＩ训练数据集上
１１组测试得到的平均平移误差、旋转误差以及每
一帧的平均处理时间。通过比较可以看出，经典

的 ＶＩＳＯ２Ｓ算法计算速度较快，但解算精度不足；
而目前精度比较高的 ＲｏｔＲｏｃｃ算法精度略高，但
是平均计算速度较本文算法慢。

为了展示各算法的实际处理效果，本文选择

了 ＫＩＴＴＩ数据集中的第０组与第 ５组的姿态解算
结果绘制运动轨迹，并与上述经典算法做对比，结

果如图７所示。由实验结果可以看出，应用本文

表 ４　不同算法在 ＫＩＴＴＩ数据集上第 ０组 ～第 １０组

数据姿态解算平均误差及平均速度统计

Ｔａｂｌｅ４　Ａｖｅｒａｇｅｐｏｓｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓａｎｄｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

ｔｉｍｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｎ

ＫＩＴＴＩｄａｔａｓｅｔｆｒｏｍ０ｔｏ１０

算　法 平移误差／％ 旋转误差／（（°）·ｍ－１） 平均速度／ｓ

ＲｏｔＲｏｃｃ［１８］ １．２５ ０．００４１ ０．２００

ＶＩＳＯ２Ｓ［５］ ２．４４ ０．０１１４ ０．０５０

本文算法 １．５９ ０．００６５ ０．０９８

图 ７　各算法对 ＫＩＴＴＩ数据集中第 ０组和第 ５组数据的

运动轨迹测试结果

Ｆｉｇ．７　ＴｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｎＫＩＴＴＩｄａｔａｓｅｔ０

ａｎｄｄａｔａｓｅｔ５ｆｏｒｅａｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算法得到的运动轨迹与 ＲｏｔＲｏｃｃ算法得到的结果
相近，都接近真值；而经典的 ＶＩＳＯ２Ｓ算法获得的
轨迹效果较差。

４　结　论

本文提出了一种高精度、实时的视觉里程计

方法。通过在 ＫＩＴＴＩ数据集上的进行的实验，得
到以下结论：

１）交叉检验下的闭环特征匹配策略和基于
特征点生存周期的权值设置方法均有利于算法的

实时实现。

２）该方法可以满足在低性能设备上实时处
理的需求，同时获得满意的姿态解算精度。

下一步工作将着手于如何构造简单、但鲁棒

性更强的特征提取方法，进一步提高特征提取与

匹配精度，使算法具有更强的场景适应能力。
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　第 １１期 范维思，等：基于特征交叉检验的实时视觉里程计方法
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大型铁磁性物体近场磁异常场数值仿真

张梦颖，王华，葛霖，程浩

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：磁异常探测是一种在地球物理领域有着广泛应用的探测方法，磁异常场的
空间分布规律信息是磁异常探测的主要理论依据。对矩形铁磁性物体空间磁场模型进行了推

导，利用 ＡＮＳＹＳＭａｘｗｅｌｌ分析了大型铁磁性物体近场的磁异常场空间分布规律。针对不同地
磁场方向条件，得到了近场空间磁感应强度总量分布及矢量分布规律，揭示了在不同条件下磁

感应强度模量场和矢量场都具有普遍的对称性和规律性。通过对仿真模型进行缩比试验，测

量了类似条件下模型近场的磁感应强度模量场和矢量场信息，验证了仿真得到的磁异常场空

间分布规律的一致性和正确性。

关　键　词：铁磁性物体；近场；磁异常场；数值仿真；缩比试验
中图分类号：Ｐ３１８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）１１２４５４０９

　　铁磁性物体在磁场中会发生磁化现象，对周
围的磁场环境造成扰动，产生磁异常现象。磁异

常探测（ｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎ）是一种探测
铁磁性物体十分有效的方法，相比其他探测方式

（比如雷达、声呐和红外等），磁异常探测方法不

仅可以对目标进行无源探测，而且对于一些视觉

不可见的目标也能进行探测，比如水下沉船、矿产

资源和管道缺陷等
［１］
。

从磁异常探测方法来看，目前磁探测测量信

息主要分 ２种：磁场模量信息和磁场矢量信息。
磁场模量信息，又包括模量大小信息、模量异常信

息、模量梯度信息及模量异常梯度信息。模量大

小和模量异常信息的测量简单，受磁化方向影响

小，且不受传感器空间姿态影响，但是往往会丢失

很多磁场信息，比如磁场方向，导致后期数据解释

的深度有限，对于一些复杂的磁场情况往往达不

到预期效果。Ｚｈａｎｇ等提出基于磁异常模量和磁
异常矢量的自动路径搜索算法对比得到基于磁异

常矢量信息的算法在搜索路径长度和精度方面都

优于基于磁异常模量的算法
［２］
。Ｅｇｅ等通过研究

磁场模量大小的变化特征，能够识别沿不同方向

运动的铁磁性目标
［３］
；李泽林等提出了一种数据

空间磁异常模量反演算法来减少剩磁影响，并且

计算时间更少、结果更加聚焦
［４］
。模量梯度信息

和模量异常梯度信息的测量是将多个标量磁传感

器组成一定阵列进行梯度测量，是模量信息和模

量异常信息的发展和拓展，能够反映更多的磁场

信息。Ｚａｌｅｖｓｋｙ等提出了一种基于小波变换的高
精度自动探测算法，通过测线上的磁场模量梯度

信息实现自动探测，并且能区分相邻目标
［５］
；张

恒磊等提出了一种基于磁异常垂向二阶导数的非

参数快速反演方法，不仅可以获取场源的边界信

息，同时还可以反演场源的埋深
［６］
。磁场矢量信

息，又可以分为磁场矢量大小信息和磁场矢量梯

度张量信息。磁场矢量信息测量是采用矢量磁传

感器测量３个互相垂直的磁场分量，因此包含的
磁场信息更加丰富，但其受测量姿态影响较大，对

测量装置的要求十分严格。Ｇａｄｒｅ等提出了 ２种
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水下磁异常自动定位算法，利用磁偶极子在空间

的磁场矢量信息实现了单个偶极子和多个偶极子

的定位
［７］
；Ｓｈｅｉｎｋｅｒ等将矢量磁传感器信号分解

为一组正交基函数，获得了铁磁性目标的磁异常

规律
［８］
；Ｌｉｕ等提出了一种新的识别铁磁性目标

运动方向的方法，通过测量磁场２个方向分量信
息建立合成信号图，实现目标运动识别，并且不受

目标磁矩大小和方向的影响
［９］
。磁场矢量梯度

张量信息是测量磁场３个分量分别在空间３个方
向上的变化率，具有信息量大、抗干扰能力强的特

点，但同样对测量姿态要求很高。Ｎａｒａ等利用磁
场矢量信息和矢量梯度张量信息实现了磁偶极子

的定位，并解决了传统欧拉方程定位磁偶极子时，

在奇异点无法求解的问题
［１０１１］

；Ｂｅｉｋｉ等提出利用
磁场模量梯度张量计算归一化磁源强度来估计目

标位置的方法
［１２］
；张恒磊等提出了基于磁力梯度

张量模的各向异性边界探测方法，可以对未知磁

化方向的斜磁化磁场进行边界探测
［１３］
。从国内

外众多学者的研究可以看出，磁异常的模量信息

和矢量信息已经在磁法勘探、目标探测定位，目标

运动方向确定等方面有了许多的研究和应用，但

是对于目标在不同地磁条件下，详细的空间磁异

常场分布规律还有待研究。

从探测目标距离来看，目前对于铁磁性物体

的探测研究主要为远场探测，即探测目标尺寸相

对于探测距离可以忽略，此时可以将目标等效为

磁偶极子来处理，当被探测目标尺寸相对于探测

距离不能忽略时，磁偶极子的模型将不再适用。

目前针对铁磁性物质近场磁场的研究相对比较

少，特别是对于整个空间磁异常场分布规律的研

究，这方面的工作对于研究大型铁磁性物体周围

的磁场特性是十分必要的。本文针对这个问题，

仿真并验证了长方体铁磁性物体近场三维空间磁

异常场的模量场和矢量场分布规律，为目标近场

的磁异常探测提供了研究和分析基础。

１　磁异常场建模理论

关于磁介质的磁化理论主要有２种不同的观
点：分子电流观点和磁荷观点。从现代关于原子

结构的认识来看，分子电流观点更加符合微观本

质。对于远场铁磁性目标的磁探测通常采用磁偶

极子模型，一般将目标等效为给定电流分布所激

发的磁场矢势，再通过推导可得出磁偶极子数学

模型（见式（１）），式（１）也是远场磁探测最重要
的理论基础

［１４］
。

Ｂ（ｍ，ｒ）＝
μ０
４π
３ｒｍｒ
ｒ５ －

ｍ
ｒ( )３ （１）

式中：Ｂ为磁偶极子在测量点Ｐ处的磁感应强度；
ｒ为测量点到磁源的距离矢量；μ０为真空导磁率，
ｍ（ｍｘ，ｍｙ，ｍｚ）为磁偶极子的三维磁矩矢量。

对于近场铁磁性物体的探测，由于其自身尺

寸相对于探测距离不能被忽略，故式（１）给出的
磁偶极子模型将不再适用。假设长方体铁磁性物

体尺寸为 ａ×ｂ×ｈ，位置如图１所示，沿 Ｚ方向上
对其均匀磁化。由安培分子环流假设知：磁体外

部空间中任一点的磁场由磁体侧表面闭合电流环

路所激发。设环路上面磁化电流密度为 Ｊｓ（单位
为 Ａ／ｍ），Ｊｓ与磁化强度矢量 Ｍ的关系为
Ｊｓ ＝Ｍ ×ｎ （２）
式中：ｎ为磁介质表面外法线单位矢量。

设铁磁体外 Ｐ点的矢量坐标为 ｒ（ｘ，ｙ，ｚ），选
取厚度为 ｄｚ的薄层电流环 Ａ′Ｂ′Ｃ′Ｄ′Ａ′，则其电流
强度为 Ｉ＝Ｊｓｄｚ。以 Ａ′Ｂ′段为例，Ａ′Ｂ′上某微元 ｄｌ
的空间矢量坐标为 ｒ′（ｘ′，ｙ′，ｚ′）在该点产生的磁
感应强度为

ｄＢＡ′Ｂ′ ＝∫
ｂ

０

μ０
４π
·
Ｉｄｌ×（ｒ－ｒ′）
ｒ－ｒ′３

ｄｙ （３）

写成分量形式为

ｄＢＡ′Ｂ′ｘ ＝
μ０ Ｊｓ ｄｚ
４π

·

　　∫
ｂ

０

ｚ－ｚ′
［（ｘ－ａ）２＋（ｙ－ｙ′）２＋（ｚ－ｚ′）２］３／２

ｄｙ

（４）

ｄＢＡ′Ｂ′ｙ ＝０ （５）

ｄＢＡ′Ｂ′ｚ ＝
μ０ Ｊｓ ｄｚ
４π

·

　　∫
ｂ

０

ａ－ｘ
［（ｘ－ａ）２＋（ｙ－ｙ′）２＋（ｚ－ｚ′）２］３／２

ｄｙ

（６）

图 １　长方体铁磁性物体磁化的分子环流模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｌｅｃｕｌａｒｃｕｒｒｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｃｕｂｏｉｄ

ｍａｇｎｅｔｉｚｅｄｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｊｅｃｔｓ

５５４２
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同理可以得到Ｂ′Ｃ′段、Ｃ′Ｄ′段、Ｄ′Ａ′段在测试
点 Ｐ处产生的磁感应强度，矢量叠加以后可以得
到薄层电流环Ａ′Ｂ′Ｃ′Ｄ′Ａ′在测试点Ｐ产生总磁场
强度为

ｄＢＡ′Ｂ′Ｃ′Ｄ′Ａ′ ＝ｄＢＡ′Ｂ′＋ｄＢＢ′Ｃ′＋ｄＢＣ′Ｄ′＋ｄＢＡ′Ｄ′Ａ′
（７）

则总电流环在 Ｐ点产生的总磁场为

Ｂ＝∫
ｈ

０
ｄＢＡ′Ｂ′Ｃ′Ｄ′Ａ′ｄｚ （８）

利用式（２）～式（８），最终可以得到沿 Ｚ方向
磁化的铁磁性物体外部空间的三维磁化磁场

模型
［１５］
。

２　地磁背景下铁磁物质磁异常场建
模仿真

　　地磁场是地球的固有特性和固有资源之一，
它分布在地球周围，为航空、航天、航海提供了天

然的坐标系，可应用于航天器或舰船的定位定向

及姿态控制。地磁场在全球范围内的分布并不是

均匀、不变的，而是有特定的分布规律，但是在一

个较小的区域内，地磁场正常梯度值很小，可以看

作是均匀场。地磁场总强度值位于 ０．４～０．６Ｇｓ
之间，平均０．５Ｇｓ［１６］（１Ｔ＝１０４Ｇｓ）。

铁磁性物体在地磁场 Ｂｄ的作用下，会产生
感应磁场 Ｂｇ，加上铁磁物体本身带有的剩余磁场
Ｂｓ，两者构成了铁磁物体的磁场，而这个磁场再与
地磁场叠加就构成了直接测量到的总磁场 Ｂａ（或
称磁异常场）。

Ｂａ ＝Ｂｄ＋Ｂｇ＋Ｂｓ （９）
本文利用 ＡＮＳＹＳＭａｘｗｅｌｌ，在均匀地磁场中

建立了大型长方体铁磁性物体模型，对其近场的

磁异常场进行数值仿真分析。本文研究的铁磁物

质为软磁材料，矫顽力很小（一般小于１Ａ／ｍ），所
以仿真时可以忽略剩余磁场 Ｂｓ的影响。仿真数
值求解区域为边长１０００ｍ的立方体空间，铁磁性
长方体尺寸为 ３００ｍ×７０ｍ×７０ｍ，材料选择
ｓｔｅｅｌ，磁矫顽力设为 ０Ａ／ｍ，位于空间几何中心，
仿真材料的 ＢＨ磁化曲线如图 ２所示，Ｈ为磁场
强度，Ｂ为磁感应强度模值，仿真模型如图３所示。

模型的地磁场边界条件为均匀磁场，强度为

０．５Ｇｓ。为了考虑地磁倾角 Ｅ和地磁偏角 θ的影
响，定义平行于 ＸＯＹ平面地磁倾角为 ０，平行于
ＹＯＺ平面地磁偏角均为 ０。在此基础上，对地磁
倾角 Ｅ为０°和 ４５°时，地磁偏角 θ等于 ０°、４５°和
９０°的６种情况进行讨论，然后提取各种条件下不
同平面上的仿真结果，分析其磁场模量和矢量

图 ２　仿真材料的 ＢＨ磁化曲线

Ｆｉｇ．２　ＢＨｍａｇｎｅｔｉｚａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍａｔｅｒｉａｌｓ

图 ３　仿真模型以及分析平面示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｐｌａｎｅｓ

信息。

本文主要分析平行于 ＸＯＹ，ＸＯＺ，ＹＯＺ平面且
不与长方体相交的三组平面族上的磁感应强度，

其中选择 ３个基准平面分别为 Ｚ＝６００ｍ，Ｙ＝
７００ｍ，Ｘ＝４００ｍ，后期通过仿真结果分析发现，
３个基准平面代表了各自平面族的分布规律，因
此后面的分析将以这 ３个平面上的数据作为
基础。

３　模型空间磁异常场分析

３．１　地磁倾角 Ｅ＝０°时磁异常场分布

当地磁场矢量水平分量与模型长度方向夹角

θ＝０°时，３个基准平面上的磁感应强度大小如
图４所示，图的竖直坐标轴代表磁感应强度的模
量大小，颜色深浅也代表其值的大小，水平坐标轴

代表基准平面的正交坐标值。可以看出３个平面
族上的磁感应强度大小分布都是规律的对称分布

图形，其中平行于 ＸＯＹ和 ＹＯＺ的平面族上的磁
感应强度分布都为双峰单谷的分布规律，并且在

长方体长向两端附近出现峰值，在长向中心位置

出现谷值；而平行于 ＸＯＺ的平面族上的磁感应强
度分布为单峰的分布规律，在长方体长向端的中

心位置达到峰值。

６５４２
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图 ４　地磁场条件为 Ｅ＝０°，θ＝０°时磁感应

强度模量大小分布

Ｆｉｇ．４　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎ

ｉｎｔｅｎｓｉｔｙｕｎｄｅｒｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＥ＝０°ａｎｄθ＝０°

３个基准平面上的磁感应强度矢量图分布如
图５所示。结合 ３个平面矢量图可以看出，铁磁
性物质对于磁场有“聚集”的作用，磁感线在长方

体长向一端向端面中心偏转明显，并且在中部区

域磁感线恢复水平，最后在长向另一端向四周

发散。

当地磁场矢量水平分量与模型长度方向夹角

θ＝４５°时，３个基准平面上的磁感应强度大小如
图６所示。可以看出 ＸＯＹ平面族上的磁感应强
度大小为双峰单谷，并且相对于 ０°时转动了一个
角度，通过分析发现转动的角度与长方体的尺寸

图 ５　地磁场条件为 Ｅ＝０°，θ＝０°时磁感应

强度矢量分布

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

ｕｎｄｅｒｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＥ＝０°ａｎｄθ＝０°

以及分析平面的高度有关；ＹＯＺ平面族上的分布
变成了单峰单谷的规律，峰值和谷值出现在长方

体的长向两端位置附近；ＸＯＺ平面族上的分布为
单峰分布，但是“峰”的形状发生了变形。结合

３个平面分析可知，在长方体一端左侧以及另一
端右侧区域磁感应强度出现峰值，在中间区域出

现谷值。

同样地，３个基准平面上的磁感应强度矢量
图分布如图７所示。可以看出磁感线聚集的两个
端点位置在水平面内（ＸＯＹ平面）发生了偏转，即

７５４２
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图 ６　地磁场条件为 Ｅ＝０°，θ＝４５°时磁感应

强度模量大小分布

Ｆｉｇ．６　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎ

ｉｎｔｅｎｓｉｔｙｕｎｄｅｒｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＥ＝０°ａｎｄθ＝４５°

聚集区域出现在了长发体一端的左侧和另一端的

右侧。

当地磁场矢量水平分量与模型长度方向夹角

为９０°时，磁异常场分布规律和地磁场方向为 ０°
时十分相似。磁感应强度标量分布规律相当于将

０°的空间磁场分布绕竖直中心轴转动了 ９０°，但
由于长方体长宽尺寸的不同，峰值和谷值的幅度

和范围会有所变化。同样的，磁感应强度矢量场

相当于０°时的矢量场分布规律转动了 ９０°，但是
矢量的幅值大小以及范围会有所变化。

图 ７　地磁场条件为 Ｅ＝０°，θ＝４５°时磁感应

强度矢量分布

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

ｕｎｄｅｒｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＥ＝０°ａｎｄθ＝４５°

３．２　地磁倾角 Ｅ＝４５°时磁异常场分布
当地磁场矢量水平分量与模型长度方向夹角

θ＝０°时，３个基准平面上的磁感应强度大小如
图８所示。可以看出ＸＯＹ平面族上的磁感应强度
大小变为单峰单谷；ＹＯＺ平面族上的分布变成了
双峰单谷的规律，峰值出现在长方体的长向两端

附近的上下区域，谷值出现在长方体中心位置；

ＸＯＺ平面族上的分布为单峰分布。结合 ３个平
面分析可知，在长方体一端上方以及另一端下方

区域磁感应强度出现峰值，在中间区域出现谷值。

此时３个基准平面上的磁感应强度矢量图分

８５４２
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图 ８　地磁场条件为 Ｅ＝４５°，θ＝０°时磁感应

强度模量大小分布

Ｆｉｇ．８　Ｍａｇｎｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎ

ｉｎｔｅｎｓｉｔｙｕｎｄｅｒｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

ｏｆＥ＝４５°ａｎｄθ＝０°

布如图 ９所示。结合 ３个平面分析可知，可以看
出磁感线聚集的两个端点位置在竖直平面内

（ＹＯＺ平面）发生了偏转，即聚集区域出现在了长
发体一端的上方和另一端的下方。

对于地磁场矢量水平分量与模型长度方向夹

角为４５°和９０°两种情况，其分布规律和０°的情况
类似，磁感应强度模量的峰值和谷值的位置发生

了转动和变化，转动角度和偏移距离的大小与长

方体的尺寸、平面位置有关，这里不再逐一详细

分析。

图 ９　地磁场条件为 Ｅ＝４５°，θ＝０°时磁感应强度

矢量分布

Ｆｉｇ．９　Ｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

ｕｎｄｅｒｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＥ＝４５°ａｎｄθ＝０°

４　缩比验证试验

为了验证数值仿真得到的分布规律的正确

性，进行了 １∶１０００的缩比试验。图 １０是验证
试验所用设备和模型，主要包括：试验平台（具有

调节测量空间位置的滑块机构）、长方体铁磁物

质（钢制块，尺寸 ７０ｍｍ×７０ｍｍ×３００ｍｍ）、三轴
磁阻传感器、笔记本电脑。为了模拟均匀的地磁

场环境，试验选择在空旷的郊区进行，并且为了避

免试验设备对磁场的干扰，试验平台采用非铁磁

性的铝件加工而成。

９５４２
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实际环境中每个地区的地磁场矢量是不同

的，经测量当地的地磁场信息，磁感应模量大小约

为０．５１Ｇｓ，地磁倾角约为６７°，根据当地地磁场信
息，进行试验测量。以地磁倾角 ６７°，地磁场矢量
水平分量与模型长度方向夹角 ０°的试验条件为
例，测得距长方体上表面１００ｍｍ高度平面的磁感
应强度模量场和矢量场分布规律如图 １１所示。
试验测量了平面上６３个点的磁感应强度矢量，测
点均匀对称分布在长方体模型上方。可以看出，

图 １０　室外缩比模型试验

Ｆｉｇ．１０　Ｏｕｔｄｏｏｒｔｅｓｔｏｆｓｈｒｉｎｋａｇｅｒａｔｉｏｍｏｄｅｌ

图 １１　试验模型上方 １００ｍｍ高度平面磁异常空间分布

Ｆｉｇ．１１　Ｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙａｔ１００ｍｍ

ｈｅｉｇｈｔｐｌａｎｅａｂｏｖｅｔｅｓｔｍｏｄｅｌ

数据测得结果与类似地磁条件下的图 ８（ｃ）和
图９（ｃ）的分布规律一致。同样地，在其他地磁场
条件下都能得相同的结论，说明了仿真研究总结

规律是正确的。

５　结　论

通过对大型铁磁性物体在地磁场中近场的磁

异常场的数值仿真分析，得到不同地磁场条件下

磁异常模量场以及矢量场的分布规律；通过缩比

试验，验证了仿真得到的分布规律的正确性。主

要结论如下：

１）铁磁性物体在地磁场中磁化规律主要与
地磁场方向与物体之间的角度、物体的尺寸形状

等有关。地磁偏角的变化会引起磁化两极在

ＸＯＹ水平平面内的转动；而由于地磁倾角的影
响，导致了磁化两极在 ＹＯＺ竖直平面内的转动；
另外，铁磁性物体的磁化两极出现在地磁场方向

与物体相交的端面位置附近，具体位置与物体几

何尺寸有关。

２）从磁感应强度模量场分布来看，在铁磁性
物体磁化两极附近和两极连线中心区域，磁场出

现的异常值最大；其中两极附近为正异常，连线中

心区域为负异常；另外，异常值的幅度与距物体的

距离有关，越靠近物体，磁异常值越大，而且异常

值峰值的平面位置也会靠近物体移动。

３）从磁感应强度矢量场分布来看，磁感线相
对于铁磁性物体有明显的聚集作用。磁感线的走

向一般为在物体磁化的一极先出现聚拢，再恢复

与地磁场平行，最后发散。在靠近物体周围的磁

感应矢量相对于地磁场磁场方向会有明显的角度

变化，并且这个变化也具有规律性，可以通过空间

内磁感应强度矢量 Ｂ的分布规律加以识别。
至此，铁磁性物体近场空间的磁感应强度模

量场和矢量场分布规律已经基本得到，后续还可

根据研究需要对模量异常、模量梯度、模量异常梯

度以及矢量梯度张量信息的分布规律进行进一步

细化研究。利用这些分布规律，可以进一步与许

多相关应用背景结合，如目标探测机制和探测路

径研究、近场精确定位、磁异常场反演等。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＬＩＵＢ，ＣＡＯＹ，ＺＨＡＮＧＨ，ｅｔａｌ．Ｗｅａｋｍａｇｎｅｔｉｃｆｌｕｘｌｅａｋａｇｅ：

Ａｐｏｓｓｉｂｌｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｔｕｄｙｉｎｇｐｉｐｅｌｉｎｅｄｅｆｅｃｔｓｌｏｃａｔｅｄｅｉｔｈｅｒ

ｉｎｓｉｄｅｏｒｏｕｔｓｉｄｅｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＮＤＴ＆ＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，

２０１５，７４：８１８６．

［２］ＺＨＡＮＧＭＹ，ＷＡＮＧＨ，ＧＥＬ，ｅｔａｌ．Ａｕｔｏｍａｔｉｃｓｅａｒｃｈａｌｇｏ

０６４２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 张梦颖，等：大型铁磁性物体近场磁异常场数值仿真

ｒｉｔｈｍｓｆｏｒｎｅａｒｆｉｅｌｄｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔａｒｇｅｔｓｂａｓｅｄｏｎｍａｇｎｅｔｉｃ

ａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｊ／ＯＬ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＰｒｏｂｌｅｍｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，（２０１８０７０５）［２０１８０７０６］．ｈｔｔｐｓ：∥ｄｏｉ．ｏｒｇ／１０．１１５５／

２０１８／２１３０２３６／．

［３］ＥＧＥＹ，ＫＡＬＥＮＤＥＲＯ，ＮＡＺＬＩＢＩＬＥＫＳ．Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｆｉｎｄｉｎｇｏｆ

ｍｏｖｉｎｇｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｊｅｃｔｓｉｎｓｉｄｅｗａｔｅｒｂｙｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙ

［Ｊ］．Ｓｅｎｓｏｒｓ＆ＡｃｔｕａｔｏｒｓＡＰｈｙｓｉｃａｌ，２００８，１４７（１）：５２５９．

［４］李泽林，姚长利，郑元满，等．数据空间磁异常模量三维反演

［Ｊ］．地球物理学报，２０１５，５８（１０）：３８０４３８１４．

ＬＩＺＬ，ＹＡＯＣＬ，ＺＨＥＮＧＹＭ，ｅｔａｌ．３Ｄｄａｔａｓｐａｃｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎ

ｏｆｍａｇｎｅｔｉｃａｍｐｌｉｔｕｄｅｄａｔａ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｒａｌｏｆＧｅｏｐｈｙｓｉｃｓ，

２０１５，５８（１０）：３８０４３８１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］ＺＡＬＥＶＳＫＹＺ，ＢＲＥＧＭＡＮＹ，ＳＡＬＯＭＯＮＳＫＩＮ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｏｌｕ

ｔｉｏｎｅｎｈａｎｃｅｄｍａｇｎｅｔｉｃｓｅｎｓｉｎｇｓｙｓｔｅｍｆｏｒｗｉｄｅｃｏｖｅｒａｇｅｒｅａｌ

ｔｉｍｅＵＸＯｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＧｅｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１２，

８４（９）：７０７６．

［６］张恒磊，胡祥云，刘天佑．基于二阶导数的磁源边界与顶部

深度快速反演［Ｊ］．地球物理学报，２０１２，５５（１１）：３８３９

３８４７．

ＺＨＡＮＧＨＬ，ＨＵＸＹ，ＬＩＵＴＹ．Ｆａｓｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃ

ｓｏｕｒｃｅｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｔｏｐｄｅｐｔｈｖｉａｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ［Ｊ］．

ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１２，５５（１１）：３８３９３８４７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＧＡＤＲＥＡＳ，ＳＴＩＬＷＥＬＬＤＪ，ＤＡＶＩＳＢ．Ａｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｈｅｏ

ｒｅｔｉｃａｐｐｒｏａｃｈｔｏｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｍａｇｎｅｔｉｃｄｉｐｏｌｅｌｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＭＴＳ／ＩＥＥＥ Ｏｃｅａｎｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２００５，１：７０３７１０．

［８］ ＳＨＥＩＮＫＥＲＡ，ＦＲＵＭＫＩＳＬ，ＧＩＮＺＢＵＲＧＢ，ｅｔａｌ．Ｍａｇｎｅｔｉｃ

ａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇａｔｈｒｅｅａｘｉｓｍａｇｎｅｔｏｍｅｔｅｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭａｇｎｅｔｉｃｓ，２００９，４５（１）：１６０１６７．

［９］ＬＩＵＤ，ＸＵＸ，ＦＥＩＣ，ｅｔａｌ．Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆａｍｏｖｉｎｇ

ｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｊｅｃｔｂｙｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙ［Ｊ］．Ｓｅｎｓｏｒｓ＆Ａｃｔｕ

ａｔｏｒｓＡＰｈｙｓｉｃａｌ，２０１５，２２９：１４７１５３．

［１０］ＮＡＲＡＴ，ＳＵＺＵＫＩＳ，ＡＮＤＯＳ．Ａｃｌｏｓｅｄｆｏｒｍｆｏｒｍｕｌａｆｏｒｍａｇ

ｎｅｔｉｃｄｉｐｏｌｅｌｏｃａｌｉｚａｔｉｏｎｂｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｉｔｓｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ

ａｎｄｓｐａｔｉａｌｇｒａｄｉｅｎｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭａｇｎｅｔｉｃｓ，

２００６，４２（１０）：３２９１３２９３．

［１１］ＮＡＲＡＴ，ＩＴＯＷ．ＭｏｏｒｅＰｅｎｒｏｓｅｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｉｎｖｅｒｓｅｏｆｔｈｅｇｒａ

ｄｉｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎＥｕｌｅｒ’ｓｅｑｕａｔｉｏｎｆｏｒｌｏｃａｔｉｎｇａｍａｇｎｅｔｉｃｄｉｐｏｌｅ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＰｈｙｓｉｃｓ，２０１４，１１５（１７）：１７Ｅ５０４．

［１２］ＢＥＩＫＩＭ，ＣＬＡＲＫＤＡ，ＡＵＳＴＩＮＪＲ，ｅｔａｌ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｓｏｕｒｃｅ

ｌｏｃａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｍａｇｎｅｔｉｃｓｏｕｒｃｅｓｔｒｅｎｇｔｈｃａｌｃｕｌａｔｅｄ

ｆｒｏｍｍａｇｎｅｔｉｃｇｒａｄｉｅｎｔｔｅｎｓｏｒｄａｔａ［Ｊ］．Ｇｅｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１２，７７

（６）：Ｊ２３Ｊ３７．

［１３］张恒磊，ＭＡＲＡＮＧＯＮＩＹＲ，左仁广，等．改进的各向异性标

准化方差探测斜磁化磁异常源边界［Ｊ］．地球物理学报，

２０１４，５７（８）：２７２４２７３１．

ＺＨＡＮＧＨＬ，ＭＡＲＡＮＧＯＮＩＹＲ，ＺＵＯＲＧ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｉｍ

ｐｒｏｖｅｄａｎｉｓｏｔｒｏｐｙｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｖａｒｉａｎｃｅｆｏｒｄｅｔｅｃｔｉｎｇｎｏｎｖｅｒｔｉｃａｌ

ｍａｇｎｅｔｉｚａｔｉｏｎａｎｏｍａｌｉｅｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｏｐｈｙｓｉｃｓ，

２０１４，５７（８）：２７２４２７３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＢＬＡＫＥＬＹＲＪ．Ｐｏｔｅｎｔｉａｌｔｈｅｏｒｙｉｎｇｒａｖｉｔｙａｎｄｍａｇｎｅｔｉｃａｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｇｅ：ＣａｍｂｒｉｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９９６：７５

７９．

［１５］刘宏娟．矩形永磁体三维磁场空间分布研究［Ｄ］．北京：北

京工业大学，２００６：４１１．

ＬＩＵＨＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｉｓ

ｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｒｏｕｎｄａｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００６：４１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］任来平，谭美景，李凯锋，等．水下目标磁异常强度与质量磁

化强度分析［Ｊ］．海洋测绘，２０１２，３２（２）：７１０．

ＲＥＮＬＰ，ＴＡＮＭＪ，ＬＩＫＦ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａ

ｌｙｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄｍａｓｓｍａｇｎｅｔｉｚａｔｉｏｎｏｆｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｏｂｊｅｃｔ［Ｊ］．

ＨｙｄｒｏｇｒａｐｈｉｃＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＣｈａｒｔｉｎｇ，２０１２，３２（２）：７１０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张梦颖　女，硕士研究生。主要研究方向：磁异常探测与路径

修正。

王华　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：目标近场

探测、微小型无人飞行平台设计。

１６４２



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　

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｎｅａｒｆｉｅｌｄｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙｆｉｅｌｄｆｏｒｌａｒｇｅｓｃａｌｅ
ｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｊｅｃｔｓ

ＺＨＡＮＧＭｅｎｇｙｉｎｇ，ＷＡＮＧＨｕａ，ＧＥＬｉｎ，ＣＨＥＮＧＨａｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｓａｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄａｐｐｒｏａｃｈｔｏｄｅｔｅｃｔｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｊｅｃｔｓ，ｗｈｉｃｈｉｓ
ｍａｉｎｌｙｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙｆｉｅｌｄ．Ｔｈｅｓｐａｔｉａｌｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｍｏｄｅｌｏｆｒｅｃｔａｎ
ｇｕｌａｒｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｊｅｃｔｉｓｄｅｒｉｖｅｄ．Ｔｈｅｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙｆｉｅｌｄｉｎｔｈｅｎｅａｒｆｉｅｌｄｏｆ
ｔｈｅｌａｒｇｅｓｃａｌｅｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔａｒｇｅｔｉｓａｎａｌｙｚｅｄｕｓｉｎｇＡＮＳＹＳＭａｘｗｅｌｌ．Ｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｌａｗｓｏｆｍａｇｎｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎｉｎｔｈｅｎｅａｒ
ｆｉｅｌｄａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ，ｗｈｉｃｈｒｅｖｅａｌｓａｕｎｉｖｅｒｓａｌｓｙｍｍｅｔｒｙａｎｄｒｅｇｕｌａｒｉｔｙｉｎｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎｍｏｄｕｌｕｓｆｉｅｌｄａｎｄ
ｖｅｃｔｏｒｆｉｅｌｄ．Ｔｈｅｓｈｒｉｎｋａｇｅｒａｔｉｏｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｉｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄａｎｄｔｈｅｍａｇｎｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
ｏｆｔｈｅｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｄｕｃｔｉｏｎｉｎｔｈｅｎｅａｒｆｉｅｌｄｏｆｍｏｄｅｌａｒｅｍｅａｓｕｒｅｄｉｎｓｉｍｉｌａｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｗｈｉｃｈｖａｌｉｄａｔｅｓｔｈｅ
ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙａｎｄｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｌａｗｏｆｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙｆｉｅｌｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｅｒｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｊｅｃｔｓ；ｎｅａｒｆｉｅｌｄ；ｍａｇｎｅｔｉｃａｎｏｍａｌｙｆｉｅｌｄ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｓｈｒｉｎｋａｇｅ
ｒａｔｉｏｔｅｓｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０４０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０７１０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０７１１１８：３９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０７１０．１７３１．００４．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｈｕａ４０２＠１６３．ｃｏｍ
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