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.7E4N>?R# \E26_RN# [̀27GJRYKQW!"00"

}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}

,KLWRPPLKMVNQWMHQPLHIKIWHLNP?=OKURT HQ KXXLHbN=KPRTYQK=NMXLHWLK==NQW

.7[JN]RQW# G7_RQ]RQW# 9[/61;NKH=NQW!"()"

}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}

8RMHQ]NWJLKOIRTRUNWQ =RP?HT H]]INW?PMHQPLHIIK̂ JQTRLNMNQWMHQTNPNHQU

_261.NKQWYJ# ;E[KHZJQ# .7GNQW?JN# .7̀ ?R!*'*"

}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}

6HSRIURMHQT3HLTRLUINTNQW=HTRMHQPLHIOKURT $+WJNTKQMRIK̂ N̂P? N=XKMPKQWIRMHQUPLKNQPU

4[74?KHVJQ# [̀2DCNJ]RQ# 9[D61GKQW# G261\NUHQW# GDE[KH!*%!"

}}}}}}}}}}}}}}}}}}

[NW?3LRUHIJPNHQ JQUPRKTYPJLOJIRQMRUN=JIKPNHQ H]KQ ;3"%23INVRKNLMLK]P

GE[JK]RQW# .7E[HQWVKQW# 9[/64?JU?RQW# G269?KH!*&!"

}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}}

,RQUNIRXRL]HL=KQMRH]MHJQPRLUJQV OHIPRT MH=XHUNPR<=RPKIZHNQPÛ NP? UIRRSR
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基于改进共生生物搜索算法的空战机动决策

高阳阳１，２，余敏建３，，韩其松３，董肖杰１

（１．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００５１；　２．中国人民解放军９３１７５部队，长春 １３００００；

３．空军工程大学 空管领航学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：针对现代空战机动决策问题，提出了一种基于改进共生生物搜索（ＳＯＳ）算
法的空战机动决策方法。首先，分析了传统基本机动动作库存在的不足，对其进行了改进和扩

充，设计了１１种常用的基本机动动作；然后，综合考虑角度、距离、速度、高度和战机性能优势，
构造了战机机动决策优势函数；最后，针对传统共生生物搜索算法在收敛速度、收敛精度以及

局部最优上存在的缺陷，将轮盘赌选择方法、动态变异率和梯度思想引入到传统算法当中，对

算法有效性和算法性能进行了仿真分析。仿真结果表明，改进的共生生物搜索算法在收敛速

度、收敛精度以及跳出局部最优上更具优势，能够满足空战机动决策需求。

关　键　词：机动决策；共生生物搜索 （ＳＯＳ）；机动动作库；轮盘赌；动态变异；梯度
中图分类号：Ｖ２７１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４２９０８

　　近年来，随着高新技术的快速发展，战机的机
动性能得到了提高，但同时也给飞行员进行实时、

高效的机动决策带来了很大困难。如何根据复杂

的战场态势，快速、合理地进行空战机动决策，充

分发挥战机空战作战效能，已经成为空战决策中

最为关键的问题之一。目前，用于解决空战机动

决策问题的智能算法有遗传算法
［１］
、贝叶斯网

络
［２］
、影响图法

［３］
、微分对策法

［４］
、支持向量机

［５］

及其混合优化算法
［６］
等。然而这些算法收敛速

度较慢，实时性差，有时得不到稳定的解，严重影

响飞行员进行空战机动决策。

共生生物搜索（ＳｙｍｂｉｏｔｉｃＯｒｇａｎｉｓｍｓＳｅａｒｃｈ，
ＳＯＳ）算法是由 Ｃｈｅｎｇ和 Ｐｒａｙｏｇｏ［７］在２０１４年提出
的一种新的智能算法。该算法在收敛速度和收敛

精度上与传统智能算法相比具有较明显的改善，

但是也存在缺陷，如容易陷入局部最优、收敛速度

慢等。共生生物搜索算法从提出至今已有部分学

者进行了改进。文献［８］提出了一种基于子群拉

伸操作的精英共生生物搜索算法，提高了收敛速

度和收敛精度，但容易出现早熟现象。文献［９］
提出了一种基于旋转学习策略的共生生物搜索算

法，将串行更新方式改为并行更新方式，用旋转学

习策略代替盲目随机搜索，补充了种群多样性，提

高了算法跳出局部最优的能力，但是实现起来难

度较大。文献［１０］将自适应和精英反向学习策
略引入共生生物搜索算法中，增强了种群多样性，

在一定程度上克服了算法耗时长的缺陷，但是后

期收敛速度仍然有所偏慢。

针对上述分析，为进一步提高空战机动决策

的精准性和时效性，本文提出了一种基于改进共

生生物搜索算法的空战机动决策方法。为使决策

结果更加贴近实战，对传统基本机动动作库进行

了改进、扩充，重新构建了评价函数；针对传统生

物体选择方式随机性大的缺陷，将轮盘赌选择方

法引入传统共生生物搜索算法当中；针对传统共

生生物搜索算法收敛精度低和收敛速度慢的缺

qwqw
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陷，在寄生操作中采用适应值动态调整的变异率

替代固定变异率，同时引入梯度的思想来引导变

异方向，使控制量的寻优更具方向性，从而更快地

完成空战机动决策解算。

１　空战机动决策建模

１．１　改进传统基本机动动作库
目前常用的机动动作库设计类型有 ３种：

第１种是依据经典空战战术飞行动作设计的典型
战术动作库

［１１］
，第 ２种是依据常用的空战操作方

式设计的基本操纵动作库
［１２］
，第 ３种是根据所需

解决问题的实际需求设计的动作库
［１３］
。由于本

文设计的机动动作库是为战机飞行员进行机动决

策作支撑，因此采用文献［１２］中依据空战操作方
式设计的思想进行基本机动动作库设计。文

献［１２］中共设计了 ７种基本的机动动作，由这
７种基本的机动动作虽然可以组合出很多复杂的
机动动作，但还是有很多常用的空战机动动作难

以进行仿真实现，并且其中有 ６种进行了极限操
作，与实际空战不符。本文根据文献［１２］中基本操
纵动作库存在的问题，对机动动作进行细化扩充，

细化后的基本机动动作库包括减速前飞、匀速前

飞、加速前飞、左侧爬升、爬升、右侧爬升、左转弯、右

转弯、左侧俯冲、俯冲、右侧俯冲，如图１所示。

图 １　基本机动动作库

Ｆｉｇ．１　Ｂａｓｉｃｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｖｅｎｔｏｒｙ

１．２　战机运动模型
战机在空中进行机动决策的过程就是进行机

动动作选择的过程。在选择机动动作后，需要根

据机动动作的控制量求解出战机的运动状态，从

而对飞行轨迹进行预测。目前运用于描述飞机本

体的常用模型有 ２种：三自由度模型［１４］
和六自由

度模型
［１５］
。本文采用简单实用的三自由度质点

运动模型对战机的飞行轨迹和相应姿态控制进行

研究。忽略侧滑角的影响，战机三自由度质点运

动模型如下：

Ｖ
·

＝ｇ（ｎｘ－ｓｉｎβ）

α＝－ ｇ
Ｖｃｏｓβ

ｎｙｓｉｎγ

β
·

＝ ｇ
Ｖ
（ｎｙｃｏｓγ－ｃｏｓβ









 ）

（１）

式中：Ｖ、α和 β分别为战机飞行速度、航向角和俯
仰角；ｎｘ和 ｎｙ分别为战机切向过载和法向过载；

γ为战机坡度；ｇ为重力加速度，本文取９．８ｍ／ｓ２。
通过观察式（１）可知，在给定 Ｖ、α、β初始值

的情况下，如果能求得 ｎｘ、ｎｙ、γ随时间变化的规
律，通过对 Ｖ

·

、β
·

、α积分就可求得战机三维位置坐
标 ｘ、ｙ、ｚ的变化量，从而对战机运动轨迹进行预
测，具体公式如下：

ｘ＝Ｖｃｏｓβｃｏｓα
ｙ＝－Ｖｃｏｓβｓｉｎα
ｚ＝Ｖｓｉｎ{

β
（２）

１．３　战机机动决策优势函数
传统的综合优势函数主要根据角度优势、距离

优势、速度优势和高度优势进行构造，但随着战机

性能在空战中发挥的作用越来越明显，传统的综合

优势函数已经不适用于求解现代空战中的机动决策

问题。因此本文以传统模型为基础，考虑战机性能

优势，建立如图２所示的空战优势评价指标体系。

图 ２　空战优势评价指标体系

Ｆｉｇ．２　Ａｉｒｃｏｍｂａｔｓｕｐｅｒｉｏｒｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｓｙｓｔｅｍ

１．３．１　角度优势
我机的角度优势应综合考虑敌机是否在我机

雷达探测角和导弹离轴发射角范围内。假设敌我

机雷达探测角和导弹离轴发射角分别为 １２０°、
８０°，将敌我机几何态势进行划分，如图 ３所示。
图中：Ｆ和Ｔ分别为我方和敌方战机；ＶＦ和ＶＴ分

图 ３　敌我机几何态势划分示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｇｅｏｍｅｔｒｉｃｓｉｔｕａｔｉｏｎｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆ

ｅｎｅｍｙａｎｄｏｕｒｆｉｇｈｔｅｒ
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别为我机速度矢量和敌机速度矢量；φＭｋｍａｘ、φＭｍａｘ
和 φＲｍａｘ分别为空空导弹最大不可逃逸区最大偏
角、空空导弹最大离轴发射角和雷达最大搜索方

位角；ＬＯＳ为敌机与我机的连线。
根据敌我机几何态势划分情况，定义角度优

势函数如下：

ＳＡ ＝

１－ φ
５φＭｋ( )

ｍａｘ

３
４
（ｅ－

９０°－ ｑ
６０° ）

１
４　　　　　　　０°≤ φ ＜φＭｋｍａｘ，０°≤ ｑ ＜６０°

１－ φ
５φＭｋ( )

ｍａｘ

３
４
（ｅ

ｑ－１８０°
３６０° ）

１
４ ０°≤ φ ＜φＭｋｍａｘ，６０°≤ ｑ≤１８０°

０．８－ φ －φＭｋｍａｘ
２（φＭｍａｘ－φＭｋｍａｘ

[ ]
）

２
３

（ｅ－
９０°－ ｑ
６０° ）

１
３ φＭｋｍａｘ≤ φ ＜φＭｍａｘ，０°≤ ｑ ＜６０°

０．８－ φ －φＭｋｍａｘ
２（φＭｍａｘ－φＭｋｍａｘ

[ ]
）

２
３

（ｅ
ｑ－１８０°
３６０° ）

１
３ φＭｋｍａｘ≤ φ ＜φＭｍａｘ，６０°≤ ｑ≤１８０°

０．３－ φ －φＭｍａｘ
１０（φＲｍａｘ－φＭｍａｘ

[ ]
）

１
２

（ｅ－
９０°－ ｑ
６０° ）

１
２ φＭｍａｘ≤ φ ＜φＲｍａｘ，０°≤ ｑ ＜６０°

０．３－ φ －φＭｍａｘ
１０（φＲｍａｘ－φＭｍａｘ

[ ]
）

１
２

（ｅ
ｑ－１８０°
３６０° ）

１
２ φＭｍａｘ≤ φ ＜φＲｍａｘ，６０°≤ ｑ≤１８０°

０．１－ φ －φＲｍａｘ
１０（１８０°－φＲｍａｘ

[ ]
）

２
５

（ｅ－
９０°－ ｑ
６０° ）

３
５ φＲｍａｘ≤ φ≤１８０°，０°≤ ｑ ＜６０°

０．１－ φ －φＲｍａｘ
１０（１８０°－φＲｍａｘ

[ ]
）

２
５

（ｅ
ｑ－１８０°
３６０° ）

３
５ φＲｍａｘ≤ φ≤１８０°，６０°≤ ｑ≤１８０































 °

（３）

式中：ｑ为我机进入角。

１．３．２　距离优势

ＳＤ＝

０．１１ｅ－
Ｄ－ＤＭｍａｘ
ＤＲ－ＤＭｍａｘ　　Ｄ≥ＤＲ

０．５ｅ－
Ｄ－ＤＭｍａｘ
ＤＲ－ＤＭｍａｘ ＤＭｍａｘ≤Ｄ＜ＤＲ

２－
Ｄ－ＤＭｋｍａｘ

ＤＭｍａｘ－ＤＭｋｍａｘ ＤＭｋｍａｘ≤Ｄ＜ＤＭｍａｘ

１ ＤＭｋｍｉｎ≤Ｄ＜ＤＭｋｍａｘ

２－
Ｄ－ＤＭｋｍｉｎ
１０－ＤＭｋｍｉｎ ＤＭｍｉｎ≤Ｄ＜ＤＭｋ

















ｍｉｎ

（４）

式中：Ｄ为我机与敌机之间的距离；ＤＲ为雷达最

大搜索距离；ＤＭｍａｘ、ＤＭｍｉｎ分别为最大、最小攻击距

离；ＤＭｋｍａｘ、ＤＭｋｍｉｎ分别为最大、最小不可逃逸距离。

１．３．３　速度优势
当 ＶＦｂｅｓｔ＞１．５ＶＴ时，

ＳＶ ＝

ｅ－
ＶＦ－ＶＦｂｅｓｔ
ＶＦｂｅｓｔ 　　　　 ＶＦｂｅｓｔ＜ＶＦ

１ １．５ＶＴ ＜ＶＦ≤ ＶＦｂｅｓｔ

－０．５＋
ＶＦ
ＶＴ

０．６ＶＴ ＜ＶＦ≤１．５ＶＴ

０．１ ＶＦ≤０．６Ｖ













Ｔ

（５）

　　当 ＶＦｂｅｓｔ≤１．５ＶＴ时，

ＳＶ ＝

ｅ－
ＶＦ－ＶＦｂｅｓｔ
ＶＦｂｅｓｔ 　　　　　 ＶＦｂｅｓｔ≤ ＶＦ

２
５

ＶＦ
ＶＦｂｅｓｔ

＋
ＶＦ
Ｖ( )
Ｔ

０．６ＶＴ ＜ＶＦ ＜ＶＦｂｅｓｔ

０．１ ＶＦ≤０．６Ｖ













Ｔ

（６）

式中：ＶＦ和 ＶＴ分别为我机和敌机飞行速度；ＶＦｂｅｓｔ
为我机最佳飞行速度。

１．３．４　高度优势

ＳＨ ＝

ｅ－
ＨＦ－ＨＦｂｅｓｔ
ＨＦｂｅｓｔ 　　　 ＨＦｂｅｓｔ≤ ＨＦ

ｅ
ＨＦ－ＨＦｂｅｓｔ

ＨＴ ＨＴ ＜ＨＦ ＜ＨＦｂｅｓｔ

－０．５＋
ＨＦ
ＨＴ

ＨＦ≤ Ｈ













Ｔ

（７）

式中：ＨＦ和 ＨＴ分别为我机和敌机飞行高度；ＨＦｂｅｓｔ
为我机最佳飞行高度。

１．３．５　战机性能优势
近年来，战机性能得到了大幅提高，在空战中

发挥的作用越来越重要，空战能力评估指标已成

为空战优势评估指标体系中重要的组成部分。目

前用于研究空战能力评估指标的方法主要有

３类，即需要量评估法、概率分析法和参数计算
法。需要量评估法采用计算完成预定任务所需战

１３４
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机数量的方法对战机性能的优劣进行评价；概率

分析法采用完成预定任务概率高低的方法对战机

性能的优劣进行评价；参数计算法采用选取相关

参数计算战机相对作战能力的方法对战机性能的

优劣进行评价。

参数计算法计算起来简单、直观，且已得到

航空工业领域的普遍认可，因此，本文选取机

动、火力、探测能力、操纵效能、生存力、航程系

数和电子对抗能力系数等 ７个关键的参数，采
用参数计算法对空战能力评估指标进行建模，

具体公式如下：

[ｈ＝ ｌｎＢ＋ｌｎ∑Ａ１＋( )１＋

　　ｌｎ∑Ａ２＋( ) ]１ ε１ε２ε３ε４ （８）

式中：Ｂ为机动参数；Ａ１为火力参数；Ａ２为探测能
力参数；ε１为操纵效能参数；ε２为生存力参数；ε３
为航程系数；ε４为电子对抗能力系数。
１．３．６　综合优势函数
Ｓ＝ｋ１ＳＡ ＋ｋ２ＳＤ ＋ｋ３ＳＶ ＋ｋ４ＳＨ ＋ｋ５ＳＦ （９）

式中：ｋ１、ｋ２、ｋ３、ｋ４、ｋ５为指标权重；ＳＦ为战机性能
优势。传统权重值的确定，常常是由人为给出，有

很大的主观性和盲目性。为了更加合理地处理客

观信息，本文采用熵权法动态确定指标权重。

２　改进的共生生物搜索算法

２．１　生物体选择方式的改进
传统的共生生物搜索算法在进行互利共生、

偏利共生、寄生操作时，采用随机方式进行生物体

的选取，不符合优者多选、劣者少选的原则，在一

定程度上会导致搜索算法收敛缓慢。基于此，本

文采用基于适应度比例选择的轮盘赌方式进行生

物体的选取，以提高算法收敛速度。假设种群中

有 ｍ个生物体，算法步骤如下：
步骤 １　计算种群中每个生物体的适应值

ｆ（Ｂｉ），Ｂｉ为生物体。
步骤２　计算每个生物体的选择概率，公式

为 ｐｓ（Ｂｉ）＝ｆ（Ｂｉ） ∑
ｍ

ｉ＝１

ｆ（Ｂｉ）。

步骤３　将生物体按照选择概率的大小从小
到大依次排列，并计算每个生物体的累积选择概

率，公式为 ｐｃ（Ｂｋ）＝∑
ｋ

ｉ＝１
ｆ（Ｂｉ）。

步骤４　在０到１之间产生一个随机数 ａ，并
与 ｐｃ（Ｂｋ）比较，若 ｐｃ（Ｂｋ）＜ａ＜ｐｃ（Ｂｋ＋１），则选择
第 ｋ＋１个个体。

将上述思想用图形表示，如图４所示。

图 ４　轮盘赌操作示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｏｕｌｅｔｔｅｗｈｅｅｌ

２．２　寄生操作的改进
在进行寄生操作时，传统共生生物搜索算法

的变异率通常选取固定值，这样很有可能使算法

陷入局部最优，降低收敛精度。本文在传统共生

生物搜索算法的基础上，采用根据适应值动态调

整的变异率替代固定变异率，具体公式如下：

ｐｖ ＝
ｆｍａｘ（Ｂｉ）－ｆ（Ｂｉ）
ｆｍａｘ（Ｂｉ）－ｆａｖｅ（Ｂｉ）

ｄ１　 ｆ（Ｂｉ）≥ ｆａｖｅ（Ｂｉ）

ｄ２ ｆ（Ｂｉ）＜ｆａｖｅ（Ｂｉ
{

）

（１０）
式中：ｐｖ为动态变异率；ｆａｖｅ（Ｂｉ）为生物体平均适应
值；ｆ（Ｂｉ）为被选中进行寄生操作的生物体适应值；
ｆｍａｘ（Ｂｉ）为种群中最大的适应值；ｄ１、ｄ２为随机数。

采用根据适应值动态调整的变异率进行寄生

操作，可使适应值高的生物体变异率更低，适应值

低的生物体变异率更高，以便更好地提高优质生

物体数量，降低劣质生物体数量，从而提高算法收

敛速度和收敛精度。

传统共生生物搜索算法变异位的选取采用无

方向、无经验的随机方式进行变异，势必会在一定

程度上影响收敛速度和收敛精度。为满足实际空

战机动决策需求，进一步提高算法搜索性能，本文

利用梯度思想来引导生物体变异的方向，从而提

高算法效率。具体步骤如下：

步骤 １　计算种群中每个生物体的适应值
ｆ（Ｂｉ），选取适应值最大的生物体 Ｂｍａｘ＝［ｂ１，ｂ２，
ｂ３］为基准向量。

步骤２　按照 ２．１节中方法，选取待变异的
生物体 Ｂｗ＝［ｂｋ＋１，ｂｋ＋２，ｂｋ＋３］。

步骤 ３　将 Ｂｍａｘ、Ｂｗ 向量作差值运算，得

Ｂｍａｘ－Ｂｗ＝Ｂ
·

＝［ｂ１－ｂｋ＋１，ｂ２－ｂｋ＋２，ｂ３－ｂｋ＋３］。
步骤４　若差值向量对应分量为正，则 Ｂｗ的

相应分量应增加；若差值向量对应分量为负，则

Ｂｗ的相应分量应减小。具体公式如下：

Ｂｗ ＝Ｂｗ ＋（１－ｔ／ｒ）·Ｂ
·

·ｒａｎｄ （１１）
式中：ｔ为当前进化代数；ｒ为进化总代数；ｒａｎｄ为

２３４
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均匀分布的随机数。

步骤５　若进行寄生操作后，生物体得到改
善则代替原生物体，否则舍去。

函数某一点上的梯度指向代表函数增长最快

的方向。将梯度思想引入共生生物搜索算法寄生

操作中，引导生物体变异方向，能够加快算法的收

敛速度，提高算法效率，快速达到全局最优。

２．３　共生生物搜索算法流程的改进
结合以上改进措施，本文提出的改进共生生

物搜索算法流程如图５所示。

图 ５　改进共生生物搜索算法流程

Ｆｉｇ．５　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄＳＯＳａｌｇｏｒｉｔｈｍ

３　仿真分析
３．１　算法有效性验证

为验证本文算法的有效性，以敌我双方一对

一空战进行仿真验证。仿真条件：我机初始位置

为（０，４０，７）ｋｍ，飞行速度为 ９５０ｋｍ／ｈ，俯仰角为
０°，航向角为 １８０°，战机性能优势为０．６７０４，最佳
飞行高度为 ８ｋｍ，最佳飞行速度为 ８６４ｋｍ／ｈ，雷
达最大搜索方位角为 ８０°，雷达最大搜索距离为
１２０ｋｍ，导弹最大离轴发射角为 ５０°，导弹最大攻
击距离为６０ｋｍ，导弹最小攻击距离为 １ｋｍ，导弹
最大不可逃逸区最大偏角为 ３０°，最大不可逃逸
距离为 ３０ｋｍ，最小不可逃逸距离为５ｋｍ；敌机初
始位置为（８０，３０，６）ｋｍ，飞行速度为８００ｋｍ／ｈ，俯
仰角为 ０°，航向角为 ３００°，战机空战能力为
０．６７０４，以５ｓ为仿真步长（空战过程中保持一种
操纵状态的大致时间），２００ｓ为仿真时长。初始
种群为５０，迭代次数为５０，红方为我机，蓝方为敌
机。仿真结果如图６和图７所示。

图 ６　敌我双方空战对抗三维航迹展示

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｃｋｄｉｓｐｌａｙｏｆ

ｂｏｔｈｓｉｄｅｓｉｎａｉｒｃｏｍｂａｔ

图６和图７（ａ）、（ｂ）、（ｃ）描述了敌我双方在
空战对抗中的运动轨迹以及敌我双方航向角、飞

行高度、飞行速度等参数的变化情况。从图 ６和

图７可以看出，初始阶段我机在飞行高度和飞行
速度上与敌机相比较具有一定的优势，在角度上

处于劣势，通过左转机动调整航向，扭转我机在角

度上的不利局面。在敌我双方保持相对均势的情

况下，我机抓住有利时机，通过大角度右转机动，

对敌机形成了尾后攻击态势，并通过不断改变飞

行速度、飞行高度和航向等参数，继续保持空战优

势。为了避免我机空空导弹对敌机的攻击，敌机

迅速进行左转机动，试图改变我机对敌机形成的

尾后攻击态势，我机迅速进行左转机动，并不断调

整各参数，使空战态势向着有利于我方的方向发

展，为第二次进行攻击做准备。综上所述，我机能

够根据不断改变的空战态势迅速地进行合理的机

动决策，从而占据有利的攻击阵位。

图７（ｄ）描述了敌我双方的空战优势变化情
况，可以看出，我机在空战初始阶段处于相对劣势

地位，通过不断地进行合理的机动决策，由劣势地
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图 ７　敌我双方航向角、飞行高度、飞行速度和

空战优势变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅ，ｈｅｉｇｈｔ，ｓｐｅｅｄａｎｄａｉｒｃｏｍｂａｔ

ｓｕｐｅｒｉｏｒｉｔｙｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｏｆｂｏｔｈｓｉｄｅｓ

位转化为优势地位，并能够在大多数情况下保持

相对优势，证明了该机动决策方法是可行和有

效的。

３．２　算法性能分析
为了进一步分析本文算法性能，将其与文

献［１０］中的改进共生生物搜索算法和传统共生
生物搜索算法进行比较。设置相同的进化参数，

采用２种方法对相同算例进行仿真，在 ＭＡＴＬＡＢ
平台上分别进行 ５０次仿真。３种算法收敛精度
对比如图８所示，算法最优值求解和消耗时间如
图９所示。

图 ８　３种算法收敛精度对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆ

ｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

图 ９　３种算法最优值和消耗时间对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍａｌｖａｌｕｅｓａｎｄｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

从图８和图 ９可以看出，本文改进共生生物
搜索算法不论是在最优值求解上还是在时间消耗

上都优于文献［１０］中改进共生生物搜索算法和
传统共生生物搜索算法，解决了算法容易陷入局

部最优的问题，能够在相对短的时间内能收敛到

更高的最优目标函数适应值，验证了本文所提改

进共生生物搜索算法更适合解决空战机动决策

问题。

４　结　论

本文主要研究了空战机动决策问题，对传统

共生生物搜索算法进行了改进，以一对一空战为

背景，采用改进的共生生物搜索算法分析空战机

动决策，得到了我方战机的最优机动决策。

１）通过对算法有效性进行验证，发现我机虽
然在空战之初处于角度上的劣势，但随着时间的

推移，我机对敌机构成尾后攻击态势，验证了本文

算法的有效性。

２）通过对算法的性能进行分析，发现本文算
法与２种共生生物搜索算法相比，无论在收敛速
度还是收敛值上都具有较强的优势，验证了本文

算法更能满足实际空战需求。

多机协同空战已经成为空战的主要作战样

式，下一步将主要在本文工作的基础上，研究多机

协同条件下的空战机动决策问题，从而为多机协

同空战条件下的空战机动决策提供理论支撑。
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ｂａｓｅｄｏｎＭＣＴＳｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｆｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１７，１８（５）：３６４１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］国海峰，侯满义，张庆杰，等．基于统计学原理的无人作战飞

机鲁棒机动决策［Ｊ］．兵工学报，２０１７，３８（１）：１６０１６７．

ＧＵＯＨＦ，ＨＯＵＭＹ，ＺＨＡＮＧＱＪ，ｅｔａｌ．ＵＣＡＶｒｏｂｕｓｔｍａｎｅｕ

ｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｐｒｉｎｃｉｐｌｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａ

ｒｉｉ，２０１７，３８（１）：１６０１６７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　高阳阳　男，硕士研究生。主要研究方向：航空兵指挥自动化。

余敏建　男，硕士，教授。主要研究方向：航空兵指挥自动化。

韩其松　男，硕士，讲师。主要研究方向：航空兵作战筹划。

董肖杰　男，硕士研究生。主要研究方向：航空兵作战筹划。
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Ａｉｒｃｏｍｂａｔｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｓｙｍｂｉｏｔｉｃ
ｏｒｇａｎｉｓｍｓｓｅａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ＧＡＯＹａｎｇｙａｎｇ１，２，ＹＵＭｉｎｊｉａｎ３，，ＨＡＮＱｉｓｏｎｇ３，ＤＯＮＧＸｉａｏｊｉｅ１

（１．ＧｒａｄｕａｔｅＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；　２．ＴｈｅＣｈｉｎｅｓｅＰｅｏｐｌｅ’ｓＬｉｂｅｒａｔｉｏｎＡｒｍｙ，

Ｕｎｉｔ９３１７５，Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ１３００００，Ｃｈｉｎａ；　３．ＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎＣｏｌｌｅｇｅ，

ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｍｏｄｅｒｎａｉｒｃｏｍｂａｔｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇ，ａｎａｉｒｃｏｍｂａｔｍａｎｅｕ
ｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｓｙｍｂｉｏｔｉｃｏｒｇａｎｉｓｍｓｓｅａｒｃｈ（ＳＯＳ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．
Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｂａｓｉｃｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｖｅｎｔｏｒｙａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ｉｍｐｒｏｖｅｄａｎｄｅｘｐａｎｄｅｄ，
ａｎｄ１１ｋｉｎｄｓｏｆｃｏｍｍｏｎｂａｓｉｃｍａｎｅｕｖｅｒａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅａｎｇｌｅ，ｄｉｓｔａｎｃｅ，ｓｐｅｅｄ，ａｌ
ｔｉｔｕｄｅａｎｄｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆｆｉｇｈｔｅｒｐｌａｎｅｓ，ｔｈｅｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇａｄｖａｎｔａｇｅｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｆｉｇｈｔｅｒ
ｐｌａｎｅｓｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＳＯＳａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ
ｓｐｅｅｄ，ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｌｏｃａｌｏｐｔｉｍａｌｉｔｙ，ｔｈｅｒｏｕｌｅｔｔｅｗｈｅｅｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ｄｙｎａｍｉｃｖａｒｉａｔｉｏｎｒａｔｅ
ａｎｄｇｒａｄｉｅｎｔｉｄｅａａｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｉｎｔｏｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅａｌ
ｇｏｒｉｔｈｍａｒｅｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄＳＯＳａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓｍｏｒｅａｄ
ｖａｎｔａｇｅｓｉｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄ，ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｊｕｍｐｏｕｔｏｆｌｏｃａｌｏｐｔｉｍｕｍ，ａｎｄｃａｎｍｅｅｔｔｈｅａｉｒ
ｃｏｍｂａｔｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇ；ｓｙｍｂｉｏｔｉｃｏｒｇａｎｉｓｍｓｓｅａｒｃｈ（ＳＯＳ）；ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｖｅｎｔｏｒｙ；ｒｏｕ
ｌｅｔｔｅｗｈｅｅｌ；ｄｙｎａｍｉｃｖａｒｉａｔｉｏｎ；ｇｒａｄｉｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６２７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０９１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０１８１１：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０１２．１１０３．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔ（２０１７０２４１１３Ｂ４１０５７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１０９０３８９５１９＠ｑｑ．ｃｏｍ
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　引用格式：洪杰，沈玉秡，王永锋，等．动力涡轮转子结构系统力学特性稳健设计方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：
４３７４４５．ＨＯＮＧＪ，ＳＨＥＮＹＰ，ＷＡＮＧＹＦ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐｏｗｅｒｔｕｒｂｉｎｅｒｏｔｏｒ
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：４３７４４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４０６

动力涡轮转子结构系统力学特性稳健设计方法

洪杰１，２，沈玉秡１，王永锋１，马艳红１，２，

（１．北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３；　２．先进航空发动机协同创新中心，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：航空涡轴／涡桨发动机动力涡轮转子是典型多支点支承、具有连接界面、质
量／刚度分布不均匀的高速柔性转子系统，其连接结构力学特性和支承刚度的分散性可导致转
子系统动力特性恶化。针对典型动力涡轮转子结构系统，指出不可恢复滑移、疲劳、摩擦等连

接界面接触损伤是连接结构力学特性产生分散性的内在原因，提出了接触状态系数、接触应

力、不可恢复变形能和接触摩擦功等工程适用的定量评估参数。通过对多支点柔性转子支承
系统临界转速分布及其对各支点支承刚度敏感度的影响规律分析，提出了基于支承刚度低敏

感区择优的动力特性稳健设计方法，所提方法提高了转子结构系统的稳健性。

关　键　词：稳健设计；连接界面；接触损伤；支承刚度；转子系统
中图分类号：Ｖ２３５．１２＋３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４３７０９

　　涡轴／涡桨发动机动力涡轮转子是具有大长
径比、多支点支承、质量／刚度分布不均匀的高速
转子结构系统，其连接结构力学特性和支承刚度

在工作过程中的分散性直接影响转子系统动力特

性的稳健性。由于动力涡轮转子工作转速一般位

于弯曲振型临界转速之上，故称为高速柔性转子

系统
［１］
。连接结构力学特性随载荷环境改变，由

此引起转子系统动力特性的变化，直接影响发动

机整机振动水平。动力涡轮转子转轴自身刚度较

弱，对支点支承刚度变化敏感，且不同阶临界转速

对各支点支承刚度变化敏感程度不同；受制造、装

配和载荷环境的影响，各支点支承刚度也会产生

偏差，可能导致转子系统动力特性恶化，甚至产生

相对薄弱的构件失效。因此，在具有连接界面的柔

性转子系统动力学设计中，除需满足准则中规定的

２０％的临界转速安全裕度［２］
要求外，还需要实现转

子临界转速对关键特征参数低敏感度的稳健设计。

针对连接结构，国内外学者从连接界面损伤

特征、仿真分析方法等不同方面开展了相关研究。

在连接界面损伤失效方面，Ｔｒｕｍａｎ和 Ｂｏｏｋｅｒ［３］研
究了配合表面局部小幅相对运动引起微动损伤，

得到载荷条件和设计变量对过盈界面失效的影响

规律。Ｗａｎｇ等［４］
为了避免风车叶轮与轴的配合

失效并提高连接可靠性，研究了配合紧度和摩擦

系数对于盘轴连接界面接触应力的影响规律，并
且对接触应力进行参数化设计和试验验证。笔者

团队
［５］
研究了连接界面的稳健优化方法，基于平

均接触应力和最大接触应力对连接界面损伤失效

进行有效控制。在连接刚度损失及其对转子动力

特性的影响方面，尹泽勇等
［６］
提出端齿梁元的概

念用于端齿轴段刚度与整体轴段刚度的差异，研

究结果表明端齿连接结构的存在对结构的模态振

型和共振频率均有较大影响。Ｗａｎｇ等［７］
研究了

螺栓连接结构弯曲刚度损失的因素，并采用弹性

模量修正方法进行复杂航空发动机转子结构建模

分析。Ｑｉｎ等［８］
对螺栓松动时连接结构的时变刚

度进行有限元法模拟，在考虑螺栓松动及其对转

子动力学的影响时，采用非线性角弹簧模拟弯曲

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903002&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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刚度非线性特征。

在转子系统动力学的优化设计方面，早期的

Ｓｈｉａｕ和 Ｌｉｎ等［９１１］
基于动力学方程，采用修正可

行性方向法和序列二次规划法等方法对转子系统

质量、临界转速分布等动力特性进行了优化。

Ｓｔｏｃｋｉ等［１２］
考虑了转子系统剩余不平衡量和轴

承支承刚度的不确定性，以轴的总重量和转轴形

状为目标函数，对离心压气机单盘转子系统进行

基于响应面法的稳健优化。杨隽等
［１３］
提出了基

于 Ｔａｇｕｃｈｉ方法的容差设计理论，对双转子航空
发动机模型初始不平衡量进行了容差设计，以初

始不平衡量及相位角差为设计参数，以支承最大

振动响应为设计目标。

当前的研究均未考虑由于制造、装配和载荷

环境等因素而导致连接结构力学特性和支承刚度

的分散性，及其对转子系统动力特性的影响。稳

健设计
［１４］
思想源于 ２０世纪 ７０年代田口玄一的

三次设计法，其目的在于使产品性能对设计参数

的变差不敏感，现广泛应用于工程设计。本文以

提高动力涡轮转子结构系统临界转速特性稳健性

为目标，对连接界面接触损伤所导致的连接结构

力学特性的分散性，及动力特性对各支点支承刚

度变化的敏感度进行分析，对动力涡轮转子结构

系统动力特性进行优化和稳健设计。

１　典型动力涡轮转子结构系统结构与
载荷特征

　　现代高功重比涡轴发动机转子结构系统一般
采用涡轮级间共用承力框架支承方案设计，动力

涡轮转子为四支点悬臂支承结构，如图 １所示。
动力涡轮转子轴段轴向跨度较大，因受到燃气发

生器转子轴承 ＤＮ值的限制，其外径尺寸较小，弯
曲刚性较差。为控制通过多阶临界转速时的振动

响应，多采用四支点支承方案，以加强转子局部刚

度。动力涡轮位于转子系统的后端，径向尺寸较

大，具有很大的质量和转动惯量，导致动力涡轮转

子结构系统几何结构特征变化大，质量／刚度分布
极不均匀。

与整体式转子不同，由于连接界面的存在、几

何结构特征突变，动力涡轮转子结构系统在一定

载荷环境下其力学特性具有非连续性。如图２所
示，转子结构的连接界面主要分为轴向端面和定

心圆柱面。连接界面因装配载荷相互压紧，工作

时其力学特性会随转子工作转速、弯曲载荷（机

动飞行时的陀螺力矩和惯性载荷等）、气动扭矩

等复杂载荷发生变化。随工作载荷变化，可能会

引起连接界面变形不协调，作用在连接界面的接

触应力发生变化，出现接触损伤特征，其结果可能

图 １　典型高功重比涡轴发动机动力涡轮转子结构系统

Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌｐｏｗｅｒｔｕｒｂｉｎｅｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｉｎｈｉｇｈｐｏｗｅｒｔｏｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏｔｕｒｂｏｓｈａｆｔｅｎｇｉｎｅ

图 ２　动力涡轮转子结构系统连接结构

Ｆｉｇ．２　Ｊｏｉｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｆｐｏｗｅｒｔｕｒｂｉｎｅｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍ

会使连接结构弯曲刚度发生变化，呈现一定的分

布特征，对转子动力特性产生影响。

支承结构和承力框架的制造、装配以及不同

工作状态造成结构、材料参数变化，转子系统各支

点支承刚度具有一定的分布特征。因此，进行支

点支承刚度的设计时，需考虑支承刚度是否落入

临界转速的敏感区域内，以免临界转速对于支承

刚度的变化敏感。

２　连接结构力学特性分散性产生机理

掌握连接界面接触损伤特性对连接结构力学

特性分散性影响的内在规律是转子系统连接结构

稳健设计的重要前提。如图 ３所示，连接结构承
受的载荷复杂多变时，其力学特性产生非确定变

化。连接界面变形协调性是影响损伤程度的主要

原因，由于相互连接的构件变形不协调，在复杂工

８３４
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　第 ３期 洪杰，等：动力涡轮转子结构系统力学特性稳健设计方法

图 ３　连接结构力学特性非确定变化产生机理

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｎｏｎｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃ

ｃｈａｎｇｅｉｎｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｊｏｉｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

作载荷环境下，造成连接界面在局部位置产生过

度的相互分离或压紧趋势，使得连接界面接触状

态和应力分布发生变化，造成连接界面接触损伤、

失效，甚至产生连接结构弯曲刚度损失，其力学特

性具有非确定性分布特征。

连接界面接触损伤是连接结构力学特性产生

分散性的内在原因，将其机理分为连接界面不可

恢复滑移、连接界面接触疲劳损伤和连接界面摩

擦损伤３个方面进行分析研究。
２．１　连接界面不可恢复滑移

连接界面不可恢复滑移指连接结构在承受工

作载荷时，连接界面切向上产生相对滑移变形，当

所承受的工作载荷减小或者进入停车状态时，由

于连接界面上摩擦力的存在，连接界面上的一部

分滑移变形不可恢复，可能导致转子系统产生附

加不平衡量。

针对连接界面不可恢复滑移，提出连接界面

接触状态系数 Ｃｃｏｎｔａ评估损伤程度。接触界面按
照其相互约束的紧密程度分为 ４种接触状态：黏
滞和滑移、准接触、张开。其中，只有界面处于黏

滞、滑移状态可以传递载荷，提供刚度。为了保证

在工作状态下连接界面功能稳定可靠，要求连接

界面一部分区域始终稳定压紧，即连接界面黏滞

和滑移面积占有一定的比例，即

Ｃｃｏｎｔａ ＝
Ａｓｔｉｃｋｉｎｇ＋Ａｓｌｉｄｉｎｇ

Ａｔｏｔａｌ
×１００％ （１）

式中：Ａｓｔｉｃｋｉｎｇ和 Ａｓｌｉｄｉｎｇ分别为黏滞状态和滑移状态
的区域面积；Ａｔｏｔａｌ为连接界面的总面积。
２．２　连接界面接触疲劳损伤

连接界面接触疲劳损伤指连接界面在装配状

态和工作状态下承受巨大的法向压力或者产生大

的法向压力变化，界面上的局部区域进入塑性变

形产生裂纹或破坏，其损伤机理主要是连接界面

在接触应力作用下产生微动疲劳。装配或停车状

态下，连接界面由于压紧变形会产生较大的法向

接触应力。工作状态下，连接结构承受的载荷复

杂多变，连接界面接触应力发生变化，如果连接界

面上接触应力平均值和变化幅值较大，就容易造

成由接触应力导致的连接界面接触疲劳损伤。

针对连接界面接触疲劳损伤，提出连接界面

接触应力和不可恢复变形能参数评估其损伤程

度。由于连接界面接触应力分布具有不均匀性，

同时采用最大接触应力 σｍａｘ和平均接触应力 σａｖｅｒ
进行评估。最大接触应力 σｍａｘ用于评估连接界面
疲劳损伤程度，其值不应超过表面微观屈服强度；

平均接触应力 σａｖｅｒ用于描述连接界面在各工作状
态下的压紧程度，其数值越大连接界面越难以松

动，应保证其值处于较高水平。基于连接界面疲

劳损伤能量理论，疲劳寿命中，每次应力循环产生

的耗散能量效应之和为常数。不可恢复变形能 Ｅ
表示每次应力循环损伤能量相对大小，采用数值

积分计算接触面的变形能，即

Ｅ＝∑
ｎ

ｉ＝１
σａｉΔεｉＡｉ （２）

式中：σａｉ、Δεｉ和 Ａｉ分别为接触单元节点法向应
力幅值、接触单元节点法向变形量和接触单元面

积。连接界面不可恢复变形能需要满足连接结构

在疲劳寿命内的使用要求。

２．３　连接界面摩擦损伤
连接界面摩擦损伤指连接界面在工作状态下

承受离心和扭转载荷导致界面产生相对滑移趋势

或者存在滑移区域，在接触表面上产生巨大的切

向摩擦力，造成连接界面摩擦损伤破坏，其损伤机

理主要是连接界面在摩擦力作用下产生微动磨

损。连接界面摩擦损伤会使得连接结构配合紧度

下降，随着损伤积累导致连接结构产生松动，进而

产生连接结构弯曲刚度损失和转子系统附加不平

衡激励。

针对连接界面摩擦损伤，提出连接界面接触

摩擦功 Ｗ评估其损伤程度。由于接触摩擦功与
微动损伤寿命存在反比例关系，采用其作为评估

连接界面磨损的参数，反映微动磨损过程对连接

界面的损伤程度，采用数值积分计算接触面的摩

擦功，即

Ｗ ＝∑
ｍ

ｉ＝１
μσｎｉ δｉ Ａｉ （３）

式中：μ、σｎｉ和 δｉ分别为接触面摩擦系数、接触单
元节点法向接触应力和接触单元节点相对滑移

量。在有限元模型中，不能直接显示从装配状态

到工作状态的接触摩擦功，因此，该过程的接触摩

擦功可以用２个状态的摩擦功作差表示，即

９３４
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Ｗ ＝Ｗ２－Ｗ１ （４）
式中：Ｗ为从装配状态到施加工作转速的接触摩
擦功；Ｗ１为加载到装配状态的接触摩擦功；Ｗ２为
加载到工作状态的接触摩擦功。

３　转子结构系统稳健设计

对于以动力涡轮转子为代表的高速柔性转子

系统（见图４），其稳健性设计包括２个层面：①连
接结构力学特性稳健设计，即在工作转速范围内，

控制连接界面损伤，避免连接结构力学特性随载

荷环境产生剧烈变化，以减弱其对转子系统动力

特征的影响；②转子支承系统动力特性稳健设
计，即通过对各支点支承刚度变化下转子支承系
统动力特性变化敏感度的计算分析，优化选取各

支点支承刚度，以实现工作过程中，转子动力特性

对支承刚度波动的敏感性最低。

图 ４　多支点高速柔性转子系统稳健设计思路

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｉｄｅａｏｆｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｅｄ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

３．１　连接结构力学特性稳健性分析及优化
以典型高功重比涡轴发动机动力涡轮盘轴

端齿法兰螺栓连接结构为例，对工作转速下连
接界面接触特征进行仿真计算、稳健性评估及优

化设计。如图 ５所示，过渡轴与转接盘间为圆弧
端齿连接，以实现自动定心与传递扭矩；转接盘与

涡轮盘法兰边为端面止口配合，由短螺栓提供预
紧力、止口圆柱面过盈配合，实现界面压紧。

动力涡轮盘轴连接结构主要接触面包括端
齿齿面、止口端面、止口圆柱面等，各接触面配合

特点及载荷特征不同，主要损伤失效形式亦具有

差异。对于端齿齿面、止口端面等接触配合面，沿

转子径向具有滑动自由度，在转子离心载荷等作

用下，当构件变形存在非协调特征时，易出现连接

界面滑移，因而需主要关注其连接界面不可恢复

滑移、摩擦损伤等引起的力学特性分散性。而对

于止口圆柱面，初始紧配合可产生较大接触应力，

而工作过程中，离心载荷作用下配合紧度产生变

化，引起应力较大幅度波动，更易造成疲劳损伤，

而导致连接结构力学特性的分散性。

采用有限元法，建立带有接触界面的连接结

图 ５　典型端齿法兰螺栓连接结构

Ｆｉｇ．５　Ｔｙｐｉｃａｌｅｎｄｔｏｏｔｈｆｌａｎｇｅｂｏｌｔｊｏｉｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

构有限元模型，分别对装配载荷、工作转速下连接

界面接触特征进行非线性求解。由于结构和载荷

的周期对称性，对于装配载荷、施加工作转速的计

算中使用施加周向约束的 １／１０扇区模型。在支
点位置施加相应的位移约束，模拟轴承对于动力

涡轮转子的约束作用。只保留端齿法兰螺栓连
接结构的细节，在端齿齿面、止口端面／圆柱面与
螺栓端面之间建立接触单元，模拟连接结构配合

面间的接触作用。结构简化适当，并兼顾网格质

量，进行网格无关性验证。

在装配状态下，端齿法兰螺栓连接结构所
受载荷为螺栓的初始轴向预紧力和止口定心圆柱

面的配合紧度。采用接触面初始偏移的方式提供

螺栓轴向预紧力。在工作转速下，连接结构除了

承受上述装配载荷，还要承受离心载荷的影响，对

模型施加最大设计转速。计算时采用增广拉格朗

日法，选取合理的收敛性判断标准。

对连接结构仅施加装配载荷，端齿齿面和止

口端面的接触状态和应力分布如图 ６和表 １所
示。在螺栓初始预紧力作用下，端齿齿面的大部

分面积处于黏滞和滑移状态，端齿结构稳定压紧。

止口端面上螺栓孔约２倍孔径的区域范围内处于
滑移状态，可以传递轴向载荷。在螺栓轴向预紧

力的作用下，刚度较弱的法兰边会产生一定程度

的弯曲变形，使得端齿齿面和止口端面上最大接

触应力位于半径最小的位置。

对涡轮盘轴组件施加工作转速离心载荷，端

齿齿面和止口端面的接触状态和应力分布如图７

０４４
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图 ６　装配状态下端齿和止口端面接触状态和应力分布

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔａｃｔｓｔａｔｅａｎｄｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｎｄｔｏｏｔｈａｎｄ

ｅｎｄｆａｃｅｏｆｒａｂｂｅｔｉｎａｓｓｅｍｂｌｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

表 １　装配状态下端齿和止口端面接触状态

系数和应力分布统计

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｎｔａｃｔｓｔａｔｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｎｄｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｎｄｔｏｏｔｈａｎｄｅｎｄｆａｃｅｏｆ

ｒａｂｂｅｔｉｎａｓｓｅｍｂｌｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

连接界面

接触状态系数／％

黏滞 滑移 准接触

最大接触

应力／
ＭＰａ

平均接触

应力／
ＭＰａ

端齿齿面

（靠近螺栓孔）
５８．０ ２９．７ １２．３ ５８ ４３

端齿齿面

（远离螺栓孔）
７８．５ ２１．５ — １８０ ９０

止口端面 — ５３．６ ４６．４ ９６ ４７

和表２所示。端齿结构受到了止口法兰边局部弯
曲变形的影响，接触状态发生变化，靠近螺栓孔的

端齿齿面约６４．８％处于黏滞状态，而远离螺栓孔
的齿面上只有半径较小的区域约占 １０．８％处于
黏滞状态，大部分区域发生分离，界面承载能力下

降且容易造成接触损伤。止口端面在离心载荷下

产生相对滑移变形，容易导致连接界面摩擦损伤。

端齿齿面最大接触应力位于半径最小的位置，止

口端面上接触应力分布相对均匀。

分别提取装配载荷和工作转速下止口端面的

接触参数分布情况，如图 ８和图 ９所示。装配状
态和工作状态止口端面接触状态系数分别为

５３．６％和 ５６．９％；从装配载荷到施加工作转速的
过程中，止口端面上产生的连接界面接触摩擦功

为４．５９×１０－２Ｊ。分别提取装配载荷和工作转速
状态下止口圆柱面的接触参数分布情况，如图１０

图 ７　工作转速下端齿和止口端面接触状态和应力分布

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔａｃｔｓｔａｔｅａｎｄｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｎｄｔｏｏｔｈａｎｄ

ｅｎｄｆａｃｅｏｆｒａｂｂｅｔａｔｗｏｒｋｉｎｇｓｐｅｅｄ

表 ２　工作转速下端齿和止口端面接触状态

系数和应力分布统计

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｎｔａｃｔｓｔａｔｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｎｄｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｎｄｔｏｏｔｈａｎｄ

ｅｎｄｆａｃｅｏｆｒａｂｂｅｔａｔｗｏｒｋｉｎｇｓｐｅｅｄ

连接界面

接触状态系数／％

黏滞 滑移 准接触

最大接

触应力／
ＭＰａ

平均接

触应力／
ＭＰａ

端齿齿面

（靠近螺栓孔）
６４．８ ２４．０ １１．２ １８３ ４２

端齿齿面

（远离螺栓孔）
１０．８ ３．９ ８５．３ １４６ ３５．８

止口端面 — ５６．９ ４３．１ １７０ ３９

和图１１所示。从装配载荷到施加工作转速的过
程中，止口圆柱面最大接触应力的变化范围很

小，为４３１～４４１ＭＰａ，产生的不可恢复变形能为
３．４７×１０－３Ｊ。

通过对典型盘轴端齿法兰螺栓连接结构界
面力学特性分析，可知在工作转速状态下，端齿齿

面接触状态差；由于受到变形不协调的影响，连接

界面易产生损伤。可初步通过结构改进的方式提

高连接结构的稳健性，如图１２所示。改变第 ２级
涡轮后轴颈倾斜角度，将第 ２级涡轮后的锥壳轴
颈替换为一段鼓筒，以减弱径向变形的耦合。在

涡轮法兰边后增加一个实心压紧盘，形成环腔结

构，提高连接结构抗变形能力，改善连接界面接触

状态，控制连接界面损伤。

对于本文所提出的接触状态系数、接触应力、

１４４



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 ２０１９年　

图 ８　装配状态下止口端面的接触参数分布

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔａｃｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｎｄｆａｃｅｏｆｒａｂｂｅｔｉｎａｓｓｅｍｂｌｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 ９　工作转速下止口端面的接触参数分布

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔａｃｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｎｄｆａｃｅｏｆｒａｂｂｅｔａｔｗｏｒｋｉｎｇｓｐｅｅｄ

图 １０　装配状态下止口圆柱面的接触参数分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔａｃｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｓｕｒｆａｃｅｏｆｒａｂｂｅｔｉｎａｓｓｅｍｂｌｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １１　工作转速下止口圆柱面的接触参数分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔａｃｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｓｕｒｆａｃｅｏｆｒａｂｂｅｔａｔｗｏｒｋｉｎｇｓｐｅｅｄ

不可恢复变形能和接触摩擦功等工程适用的定量

评估参数，尚未建立稳健性评判通用标准，只能根

据工程经验粗略判断连接结构设计方案的稳健程

度。在有限元计算时，只考虑了装配载荷、工作转

速下连接界面接触参数分布，未考虑发动机实际

工作过程中由于转速变化等动态载荷而造成的连

接界面损伤积累对连接界面力学特性稳健性的影

响。开展相关试验验证工作，试验器设计成本较

２４４
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图 １２　结构改进示意图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ

高，且很难保证改进前后试验条件完全一致。对

比不同结构形式的有限元计算结果，可大致评估

不同结构形式下其连接结构力学特性的稳健程

度，为结构构型改进提供方向。

３．２　转子支承系统动力特性稳健设计
如图１所示，动力涡轮转子采用四支点支承，

１＃、２＃支点位于转子前部，支承功率输出端；５＃、６＃

支点位于转子后部，支承动力涡轮端。为考虑各

支点支承刚度变化对转子支承系统动力特性的
影响，建立转子结构整体有限元模型，采用有限元

法计算转子支承系统各阶临界转速对各支点支
承刚度变化的敏感度，结果如图１３所示。综合考
虑支承刚度和支点对应转子轴段截面的等效刚

度，定义当量刚度系数ｋｒ
［１５］
对支承刚度进行无

量纲化处理：

ｋｒ＝
ｋｎ
ｋｄ

（５）

式中：ｋｎ为支承刚度；ｋｄ为支点位置处转子截面
的等效刚度。

临界转速随支点当量刚度变化曲线的斜率反

映出转子支承系统动力特性对支承刚度系数的
敏感度。由计算结果可以看出：１＃支点当量刚度
系数为０．１～０．２时，前３阶临界转速对于其支承
刚度变化敏感度较高。２＃支点当量刚度系数为
５～３０时，第 ２阶临界转速对于其支承刚度变化
敏感度较高。前 ３阶临界转速对 ５＃支点当量刚
度系数变化的敏感度较小。前两阶临界转速对

６＃支点支承刚度变化较为敏感。６＃支点当量刚度
系数在 ４附近时，前两阶振型会发生变化。轴段
一弯、轴段二弯振型对应的临界转速对 ６＃支点当
量刚度系数的变化不敏感。

通过对各个支点支承刚度变化对临界转速的

影响的分析，可知现有的支承刚度设计是否处于

临界转速高敏感区，并因此提出支承刚度初步优

化方案。在１＃支点支承刚度设计值附近，各阶临
界转速对其支承刚度变化敏感度相对较低，但其

距高敏感区较近，在支承结构具有较大刚度损

图 １３　各支点支承刚度变化对各阶临界转速的影响

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｂｅａｒｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆｖａｒｉｏｕｓｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｐｏｉｎｔｓｏｎｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｓｏｆｖａｒｉｏｕｓｏｒｄｅｒｓ

３４４
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失时，可能使支承刚度落入高敏感区，可适当提高

１＃支点支承刚度。２＃支点支承刚度设计值处于第
二阶临界转速高敏感度区间。在满足结构加工装

配及基本强度要求的前提下，可尽量降低 ２＃支点
支承刚度。５＃支点是转子后支承的主支点，转子
各阶临界转速对其刚度变化的敏感度均较小，只

要具有足够的安全裕度即可。在 ６＃支点支承刚
度设计值附近，各阶临界转速具有很低的敏感度，

只要控制支点刚度不过大，即可保证不落入弯曲

振型临界转速的敏感区域。

此外，对于多支点转子系统在装配和使用中

会出现支承同心度及其振动控制问题，为了有效

抑制高速柔性转子系统振动响应过大，可以在 ２＃

支点处采用无定心油膜阻尼结构设计，以提供必

要的阻尼抑制转子振动。

４　结　论

本文以动力涡轮转子结构系统为研究对象，

根据转子结构系统具有多连接界面、几何结构突

变所产生的结构非连续性特点，从控制连接结构

界面损伤和降低临界转速对多支点支承刚度变化

的敏感度两方面，对连接结构力学特性、转子系统

动力特性进行降低载荷环境敏感度的优化设计。

以保证连接结构力学特性在复杂载荷条件下变差

较小，转子系统动力特性在连接结构力学特性、支

承刚度发生变差的情况下仍保持稳定，提高转子

结构系统稳健性。主要结论如下：

１）连接界面接触损伤是产生力学特性分散
性的内在原因，其产生机理分为连接界面不可恢

复滑移、连接界面接触疲劳损伤和连接界面摩擦

损伤３个方面。针对典型涡轮盘轴连接结构定
量评估连接界面损伤程度，并通过调整结构构形

和关键几何尺寸有效控制连接界面损伤，提高连

接结构稳健性。

２）对于多支点、高转速、工作转速在弯曲振
型临界转速以上的柔性转子支承系统，各阶临界
转速对不同位置的支点支承刚度变化的敏感度不

同。在转子系统动力学设计中，可以在满足避开

共振安全裕度的基础上，降低临界转速对支点刚

度的敏感度，以提高转子支承系统动力特性的稳
健性。
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ｊｏｉｎｔ［Ｃ］∥ＡＳＭＥＴｕｒｂｏＥｘｐｏ２０１４：ＴｕｒｂｉｎｅＴｅｃｈｎｉｃａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅａｎｄＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２０１４：Ｖ０７ＡＴ３１Ａ０２０．

［８］ＱＩＮＺ，ＨＡＮＱ，ＣＨＵＦ．Ｂｏｌｔｌｏｏｓｅｎｉｎｇａｔｒｏｔａｔｉｎｇｊｏｉｎｔｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ａｎｄｉｔｓｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＦａｉｌｕｒｅ

Ａｎａｌｙｓｉｓ，２０１６，５９：４５６４６６．

［９］ＳＨＩＡＵＴＮ，ＨＷＡＮＧＪＬ．Ｍｉｎｉｍｕｍｗｅｉｇｈｔｄｅｓｉｇｎｏｆａｒｏｔｏｒ

ｂｅａｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓａｎｄＰｏｗｅｒ，１９８８，１１０（４）：

５９２５９９．

［１０］ＬＩＮＹＨ，ＬＩＮＳＣ．Ｏｐｔｉｍａｌｗｅｉｇｈｔｄｅｓｉｇｎｏｆｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈ

ｏｉｌｆｉｌｍｂｅａｒｉｎｇｓｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｆｉｎｉｔｅ

ＥｌｅｍｅｎｔｓｉｎＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＤｅｓｉｇｎ，２００１，３７（１０）：７７７７９８．

［１１］ＳＨＩＡＵＴＮ，ＣＨＡＮＧＪＲ．Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒ

ｂｅａｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｓｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓａｎｄＰｏｗｅｒ，１９９１，２（２）：２４６

２５５．

［１２］ＳＴＯＣＫＩＲ，ＳＺＯＬＣＴ，ＴＡＵＺＯＷＳＫＩＰ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｏｐ

ｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｎｇｒｏｔｏｒｓｈａｆｔｓｙｓｔｅｍｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｓｅｌｅｃｔ

ｅｄｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＳｉｇｎａｌＰｒｏ

ｃｅｓｓｉｎｇ，２０１２，２９：３４４４．

［１３］杨隽，臧朝平，刘永泉，等．基于 Ｔａｇｕｃｈｉ方法的转子系统动

力学容差设计［Ｊ］．航空动力学报，２０１４，２９（７）：１５８３１５９０．

ＹＡＮＧＪ，ＺＡＮＧＣＰ，ＬＩＵＹＱ，ｅｔａｌ．Ｔａｇｕｃｈｉｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｔｏ

ｌｅｒａｎｃｅｄｅｓｉｇｎｆｏｒｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１４，２９（７）：１５８３１５９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］陈立周．稳健设计［Ｍ］．北京：机械工业出版社，２０００．

ＣＨＥＮＬＺ．Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅＰｒｅｓｓ，

４４４
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　第 ３期 洪杰，等：动力涡轮转子结构系统力学特性稳健设计方法

２０００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］于欢，马艳红，肖森，等．高速柔性转子支承松动力学特征及

动力特性［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（８）：

１６７７１６８３．

ＹＵＨ，ＭＡＹＨ，ＸＩＡＯＳ，ｅｔａｌ．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄｄｙｎａｍｉｃｃｈａ

ｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｅａｒｉｎｇｗｉｔｈｌｏｏｓｅｎｅｓｓｏｎｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１７，４３（８）：１６７７１６８３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　洪杰　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空发动

机转子动力学、航空发动机整机动力学、旋转机械振动控制、智

能结构与新型阻尼材料等。

马艳红　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空发

动机整机动力学、旋转机械振动控制、智能结构与新型阻尼材

料等。

Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐｏｗｅｒ
ｔｕｒｂｉｎｅｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍ

ＨＯＮＧＪｉｅ１，２，ＳＨＥＮＹｕｐｅｎｇ１，ＷＡＮＧＹｏｎｇｆｅｎｇ１，ＭＡＹａｎｈｏｎｇ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｐｏｗｅｒｔｕｒｂｉｎｅｒｏｔｏｒｏｆａｅｒｏｔｕｒｂｏｊｅｔｅｎｇｉｎｅａｎｄｔｕｒｂｏｐｒｏｐｅｎｇｉｎｅｉｓａｔｙｐｉｃａｌｈｉｇｈｓｐｅｅｄ
ｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔ，ｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｉｎｔｅｒｆａｃｅａｎｄｕｎｅｖｅｎｍａｓｓ／ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ．
Ｔｈｅｄｉｓｐｅｒｓｉｔｙｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｊｏｉｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｂｅａｒｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃａｎｃａｕｓｅｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｃｈａ
ｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｔｏｄｅｔｅｒｉｏｒａｔｅ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｐｏｗｅｒｔｕｒｂｉｎｅｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ
ｓｙｓｔｅｍ，ｉｔｉｓｐｏｉｎｔｅｄｏｕｔｔｈａｔｔｈｅｉｎｔｅｒｆａｃｅｃｏｎｔａｃｔｄａｍａｇｅ，ｓｕｃｈａｓｎｏｎｒｅｃｏｖｅｒａｂｌｅｓｌｉｐ，ｆａｔｉｇｕｅａｎｄｆｒｉｃｔｉｏｎ，
ｉｓｔｈｅｉｎｔｒｉｎｓｉｃｒｅａｓｏｎｆｏｒｔｈｅｄｉｓｐｅｒｓｉｔｙｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ａｎｄｔｈｅｑｕａｎ
ｔｉｔａｔｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｃｌｕｄｉｎｇｃｏｎｔａｃｔｓｔａｔｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｃｏｎｔａｃｔｓｔｒｅｓｓ，ｎｏｎｒｅｃｏｖｅｒａｂｌｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｅｎｅｒｇｙａｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｒｉｃｔｉｏｎｗｏｒｋａｒｅｐｕｔｆｏｒｗａｒｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ
ｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｂｅａｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｔｓｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｅａｃｈｓｕｐｐｏｒｔ，ａｒｏ
ｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌｏｗｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｒｅｇｉｏｎｏｆｓｕｐｐｏｒｔ
ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎ；ｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｉｎｔｅｒｆａｃｅ；ｃｏｎｔａｃｔｄａｍａｇｅ；ｂｅａｒｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓ；ｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０９０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０９１７１５：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０９１３．１７４７．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５７５０２２，５１４７５０２１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｙａｎｈ２００２＠１６３．ｃｏｍ

５４４
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２０１９年 ３月
第４５卷 第３期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１８０７０９；录用日期：２０１８１１０８；网络出版时间：２０１８１１１９１５：２４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１１５．１１５７．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：辽宁省教育厅高等学校科学研究项目 （Ｌ２０１６３３）；沈阳航空航天大学航空制造工艺数字化国防重点学科实验室开放基金

（ＳＨＳＹＳ２０１７００６）；沈阳航空航天大学青年博士科研启动基金 （１８ＹＢ０５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｕｓｏｎｇ２３＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：回丽，陈晓伟，周松，等．激光焊接带口盖加筋壁板剪切性能分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：４４６４５３．
ＨＵＩＬ，ＣＨＥＮＸＷ，ＺＨＯＵＳ，ｅｔａｌ．Ｓｈｅａｒｐｒｏｐｅｒｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌａｓｅｒｗｅｌｄｉｎｇｓｔｉｆｆｅｎｅｄｐａｎｅｌｗｉｔｈｃｏｖｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ
ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：４４６４５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４１４

激光焊接带口盖加筋壁板剪切性能分析

回丽１，２，陈晓伟１，周松１，２，，杨文军１，２，王磊１，２

（１．沈阳航空航天大学 机电工程学院，沈阳 １１０１３６；
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　　摘　　　要：针对双光束激光焊接带口盖加筋壁板开展了剪切稳定性试验，分析了带口
盖加筋壁板在受剪状态下的屈曲载荷、屈曲形式、后屈曲承载能力及破坏形式。建立了壁板与

剪切夹具的有限元模型，对壁板的剪切失稳形式及后屈曲承载能力进行仿真计算，并探究了口

盖对加筋壁板的承载能力、应力变化及面外变形的影响。结果表明：带口盖加筋壁板在剪切状

态下，当屈曲比达到１．９５时，加筋壁板进入后屈曲，最终破坏载荷约为屈曲载荷的 ２．９８倍。
仿真与试验得到的载荷位移曲线较为吻合，有限元法得到的屈曲载荷和破坏载荷与试验平均
值误差分别为８．７％、１．０２％。开口壁板的承载能力及刚度均下降，螺栓紧固口盖对加筋壁板
的应力与面外变形影响较大。
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　　钛合金加筋壁板结构是飞机机身部位应用较
多的一种承载结构，当其受面内弯曲、压缩、剪切

等载荷作用时，常见的静强度失效模式为屈曲失

稳
［１３］
。加筋壁板在发生屈曲后并不会立刻失

稳，其仍具有很强的后屈曲承载能力，因此为了预

计结构的承载能力，需要研究其后屈曲性能，以便

在实际应用过程中控制结构的失效
［２３］
。为了满

足飞机日常维护的需求，常常在飞机机身部位设

置多种设备检查口盖，在机身加筋壁板上的开口

破坏了原来结构受力的连续性与完整性，导致加

筋壁板的刚度与强度大幅度下降
［４］
。

国内外研究学者对开口平板结构性能进行了

一定的理论与试验研究。Ａｎｋｕｒ等［５］
通过对运输

机的机身窗口壁板研究发现，在波动载荷的作用

下，疲劳裂纹从窗口角落开始产生并扩展。Ｋｕｓｕ
ｇａｌ等［６］

对舱门开口壁板进行分析，发现切口周围

区域铆钉位置的应力集中较大且加强筋具有止裂

作用。ＳａａｄＥｌｄｅｅｎ等［７］
研究了不同开口形状、开

口尺寸以及不同初始缺陷对大开口加筋钢板的承

载能力的影响。吴存利等
［８］
对开口腹板结构提

出了一种当量厚度建模方式，对多种开口形式的

腹板进行当量计算，并采用有限元的方法进行验

证，进一步验证此种方法的有效性。郭瑜超等
［９］

研究了机翼负载作用下开口盒段的后屈曲行为，

同时通过有限元法与试验结果对比分析，发现采

用有限元 Ｒｉｋｓ弧长法可以较准确地模拟此类结
构的后屈曲承载路径。程超

［１０］
研究了开孔大小、

形状、位置对薄壁梁结构的承载稳定性能的影响，

并获得了这些参数与承载能力之间的规律。郭俊

等
［１１１２］

详细研究了开口复合材料壁板在剪切载

荷下的应力分布及屈曲行为，并分析了圆形口盖

对壁板力学性能的影响。袁伟
［１３１４］

运用有限元

qwqw
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　第 ３期 回丽，等：激光焊接带口盖加筋壁板剪切性能分析

软件，分析了多种开口形状与尺寸对受剪载荷下

层合板的稳定性的影响，发现开口圆角可以改善

应力集中，临界屈曲失稳载荷会随着开口圆角尺

寸的增加而增加。

尽管许多学者针对开口壁板做了大量的研

究，但对剪切载荷下钛合金整体加筋壁板的性能

研究较少，特别是口盖对开口壁板剪切性能影响

的研究。因此本文首先针对螺栓紧固口盖钛合金

加筋壁板开展了剪切稳定性试验，分析了载荷
应变数据及结构的屈曲特性；然后，应用仿真软

件模拟分析剪切屈曲过程，进一步分析了壁板

结构的后屈曲承载能力；最后，探究了螺栓紧固

口盖对加筋壁板的承载能力、应力变化及面外

变形的影响。

１　试验件构型

本文所用试验件为双光束激光焊接带口盖加

筋壁板，其结构设计参照了在役某机型的机身口

盖壁板，材料均为 ＴＣ４，试验件由蒙皮、加强口框、
４根短 Γ型筋条、２根长 Γ型筋条、２根 Ｌ型补强
筋、２根 Γ型隔框和 ８个连接角片组成。由于开
口的存在，会导致中断的筋条末端位置蒙皮应力

集中严重，因此需对筋条中断处进行３０°斜削［１５］
。

本试验件试验区域为正方形，试验件四边夹持区

通过电阻点焊焊接厚度为 ２ｍｍ的加强边框进行
加厚以保证与剪切夹具相连有足够的剪切强度，

焊点直径为 ６．５ｍｍ，口盖与加强口框通过
２６个 Ｍ６螺栓连接，补强筋通过点焊与口盖连接。
加筋 壁 板 的 基 本 尺 寸 如 下：试 验 件 边 长 为

５５０ｍｍ，夹持区宽度为 ５０ｍｍ，夹持区厚度为
４ｍｍ，蒙皮厚度为２ｍｍ，加强口框厚度为１．５ｍｍ，
口盖厚度为２ｍｍ，筋条间距为 １１０ｍｍ，隔框间距
为３３０ｍｍ，筋条与隔框的长度均为 ４５０ｍｍ，厚度
为１．５ｍｍ。试验件结构示意图如图１所示，部分

图 １　带口盖钛合金加筋壁板示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ

ｓｔｉｆｆｅｎｅｄｐａｎｅｌｗｉｔｈｃｏｖｅｒ

尺寸如图２所示。

图 ２　隔框、筋条、连接角片、口盖和加强口框尺寸

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｚｅｏｆｆｒａｍｅ，ｓｔｉｆｆｅｎｅｒ，ｃｏｎｎｅｃｔｏｒｇｕｓｓｅｔ，

ｃｏｖｅｒａｎｄｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｏｐｅｎｉｎｇｆｒａｍｅ

２　壁板开口剪流分布
参考文献［４］中对加筋壁板的矩形开口位置

剪流的估算，采用一种较保守的方法，假设：①开
口位置的上下筋条的剪流相同；②开口位置左右
两侧的剪流也相同。

假定无 开 口 的 加 筋 壁 板 剪 流 ｑ分 布 如
图３（ａ）所示，开口加筋壁板如图３（ｂ）所示（阴影
部分为开口区域），首先设定在开口位置施加一

剪流 ｑ，与无开口加筋壁板此处的剪流大小相等，
方向相反，这样就组成一载荷自平衡系统，根据静

力平衡方程知：ｑＨ ＝
ｑ
２
，ｑＬ＝

ｑ
２
，ｑＨＬ＝

ｑ
４
。

将这２种载荷系统叠加可得到壁板开口位置

７４４
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的剪流分布，如图 ３（ｃ）所示。从图中可以看出，
开口区域的上下左右位置剪流变大，开口四角位

置剪流变小。

图 ３　剪流分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｈｅａｒｉｎｇｆｌｏｗ

３　加筋壁板剪切稳定性试验

３．１　试验方法
剪切稳定性试验在 ＷＡＷ２０００Ａ微机控制电

液伺服万能试验机平台上进行，试验件共２件，编
号为１＃、２＃。试验采用常用的四连杆对角拉伸试
验装置，如图４所示。加筋壁板四周夹持边通

图 ４　试验系统

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

过双排螺栓与夹具相连，施加的对角拉伸载荷转

换为试验所需的剪切载荷。为采集试验过程中试

验件应变数据，在 １＃试验件正反面粘贴应变片，
应变片编号及贴附位置如图 ５所示。筋条、隔框
结构贴应变单片，格间处（指两筋条间的蒙皮）贴

应变花片。在格间处选取 ５个位移测量点，利用
位移传感器采集蒙皮的离面位移。２＃试验件筋条
一侧采取与１＃试验件相同的贴片方式，另一侧采
用光学云纹法来观测试验件的表面面板变形。试

验过程中采用恒速率加载控制，加载速率为

１ｋＮ／ｓ，应变片和位移数据采样频率不得小于
１次／ｓ。为了使试验件受载均匀，试验开始加载
估算剪切屈曲载荷的 ２０％，根据预加载应变值适
当调整试验件的安装位置。

图 ５　应变片粘贴位置与编号

Ｆｉｇ．５　Ｐａｓｔｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｎｕｍｂｅｒｏｆｓｔｒａｉｎｇａｕｇｅ

３．２　试验结果分析
带口盖加筋壁板的剪切试验过程中，因 ２件

试验件的试验现象较为相似，故以 １＃试验件为例
结合２＃试验件云纹图进行详细分析。当加载力
在２４０ｋＮ以下时，试验件无明显现象；加载至
２４０ｋＮ后，伴随有轻微的响声，试验件矩形口盖四

８４４
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角发生变形，产生面外位移，此时壁板发生屈曲失

稳；加载至４５１ｋＮ后，试验件发生连续响声，筋条
发生扭曲，壁板发生后屈曲失稳；加载至 ６６０ｋＮ
时，试验件发生巨大响声，口框与口盖连接处出现

裂缝，随后整体失稳，试验停止。

观察破坏试验件可知（见图 ６和图 ７），双光
束激光焊接处没有发生断裂；沿力加载对角线正

面凸起，背面凹陷；筋条、隔框扭曲；螺栓连接处蒙

皮发生撕裂并有少量螺栓被破坏，口盖整体发生

扭曲变形。

在整个剪切过程中，可将加筋壁板的承载能

力分为３个阶段：①加筋壁板的屈曲失稳，口盖与
口框四角连接位置发生变形，产生面外位移；②筋
条起到隔波作用，随着加载力的增加，两边长筋条

开始发生扭曲且变形较明显，加筋壁板的屈曲

图 ６　两件试验件破坏形式

Ｆｉｇ．６　Ｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓｏｆｔｗｏｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

图 ７　试验件局部破坏形式

Ｆｉｇ．７　Ｌｏｃａｌｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

模态发生改变，发生后屈曲失稳；③隔框结构发生
变形，口盖圆角处蒙皮撕裂，试验件整体失稳。

２件试验件的屈曲载荷、后屈曲载荷和破坏载荷
如表１所示。屈曲比（后屈曲失稳载荷与屈曲载
荷之比）为１．９５，破坏载荷为屈曲载荷的 ２．９８倍，
说明此类带口盖加筋壁板具有较好的承载后屈曲

能力。试件典型云纹图如图８所示。
表 １　带口盖钛合金加筋壁板剪切试验结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｓｔｉｆｆｅｎｅｄ

ｐａｎｅｌｗｉｔｈｃｏｖｅｒｕｎｄｅｒｓｈｅａｒｌｏａｄｉｎｇ ｋＮ

试件编号 屈曲载荷 后屈曲载荷 破坏载荷

１＃ ２４０ ４５１ ６８７

２＃ ２２０ ４４７ ６８５

平均值 ２３０ ４４９ ６８６

图 ８　２＃试验件典型云纹图

Ｆｉｇ．８　Ｔｙｐｉｃａｌｍｏｉｒｅｐａｔｔｅｒｎｏｆ２＃ｓｐｅｃｉｍｅｎ

　　１＃试验件的载荷应变曲线如图 ９所示，从图
中可以看出，当加载力约小于 ２４０ｋＮ时，所有的
曲线均呈现直线变化趋势；当加载至约２４０ｋＮ时，
４５°方向（如２、５号）的曲线率先发生改变且相同
位置正反两面应变片有着良好的对称性，说明加

筋壁板开始发生屈曲。当加筋板发生屈曲失稳后

如图９（ａ）所示，同一位置的正面与背面的应变朝
相反方向变化，压应变为负，拉应变为正，这样就

表现为一侧受压，一侧受拉，此处蒙皮会向受拉侧

凸起，产生面外位移。

由图９（ｃ）所知：口盖中心位置的应变变化较
口框位置小，这是因为口盖的 ２个补强筋条起到
隔波作用，使得沿力加载对角线处蒙皮因屈曲产

生的半波延伸到此处发生了改变，导致口盖中心

位置的变形较小。

９４４
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图 ９　加强口框和口盖载荷应变曲线

Ｆｉｇ．９　Ｌｏａｄｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ

ｏｐｅｎｉｎｇｆｒａｍｅａｎｄｃｏｖｅｒ

４　有限元分析

４．１　有限元模型
带口盖加筋壁板有限元模型在 ＡＢＡＱＵＳ软

件中进行分析，本模型暂不考虑激光焊接引起的

残余应力及几何变形。筋条和隔框与壁板蒙皮的

焊接部分通过共用节点方式构建近似的面与面约

束关系，即保证焊接部分在试验过程中不发生脱

落。有限元模型按照实际尺寸选择实体单元进行

划分，建模过程中定义剪切夹具为刚性结构，剪切

夹具与试验件通过 Ｔｉｅ连接约束；螺栓连接进行
简化处理；夹具的铰接定义应用 Ｃｏｎｎｅｃｔｏｒ中
Ｈｉｎｇｅ命令；加载端建立一个参考点，将参考点与
加载端位移绑定；约束固定端参考点６个自由度，
限制夹具的法向位移，如图１０所示。

图 １０　加筋壁板有限元模型

Ｆｉｇ．１０　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｓｔｉｆｆｅｎｅｄｐａｎｅｌ

４．２　有限元法结果分析
提取有限元中加载端参考点的载荷位移曲

线，结合图１１与表２可得：有限元法得到的载荷
位移曲线与试验结果较为吻合，有限元法得到的

屈曲载荷与试验值相对误差为 ８．７％，后屈曲载
荷相对误差为９．１％，由于有限元模型为理想模

图 １１　有限元法与试验载荷位移曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｂｙｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｅｓｔ
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表 ２　试验平均值与有限元法计算值比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｓｔａｖｅｒａｇｅｖａｌｕｅｓａｎｄ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｖａｌｕｅｓｂｙｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

方法 屈曲载荷／ｋＮ 后屈曲载荷／ｋＮ 破坏载荷／ｋＮ

试验 ２３０ ４４９ ６８６

有限元法 ２５０ ４９０ ６９３

相对误差／％ ８．７ ９．１ １．０２

型，试验件中难免会存在焊接引起的缺陷，使得有

限元模型刚度较实际模型偏大；另外考虑到夹具

的装夹、螺栓连接间隙以及上下夹具的滑动等一些

因素的影响导致加载端位移有一定差别。有限元

法得到的破坏载荷与试验值较为接近，相对误差仅

为１．０２％，表明通过有限元法可以有效地模拟加筋
壁板的后屈曲承载能力。在此模型基础上可以进

一步探讨带口盖加筋壁板剪切性能的力学行为。

４．３　口盖对其力学性能的影响

为了进一步探究口盖对此类加筋壁板力学性

能的影响，去掉上述有限元模型中的口盖，其余条

件保持不变，然后对开口加筋壁板进行仿真分析。

图１２为有限元法计算得到的带口盖与开口加筋
壁板的载荷位移曲线，结合表 ３可以看出，口盖
对开口加筋壁板的力学性能影响较大，去掉口盖

后，其屈曲载荷、后屈曲载荷、破坏载荷分别下降

了１２％、３０．６％、２７．１％，并且其刚度也大幅度
降低。

图１３显示了加载载荷占极限载荷的百分比。
通过图１３（ａ）应力云图可知，带口盖加筋壁板的
最大应力出现在未加强蒙皮处，８６％加载时四周
蒙皮已达到最大应力１０２６ＭＰａ，同时与口框相连

图 １２　有限元法载荷位移曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｂｙｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

表 ３　带口盖加筋壁板与开口加筋壁板对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｉｆｆｅｎｅｄｐａｎｅｌｗｉｔｈｃｏｖｅｒ

ａｎｄｃｕｔｏｕｔｓｔｉｆｆｅｎｅｄｐａｎｅｌ

壁板 屈曲载荷／ｋＮ 后屈曲载荷／ｋＮ破坏载荷／ｋＮ

带口盖加筋壁板 ２５０ ４９０ ６９３

开口加筋壁板 ２２０ ３４０ ５０５

下降比／％ １２ ３０．６ ２７．１

的口盖边缘应力也达最大；继续加载时蒙皮应力

传递到加强口框，可以发现加载时口盖 ４个圆角
处的应力呈圆弧状向外扩展，口盖四边应力向内

部扩展。从整个应力变化云图中可以发现加强口

框四边中心位置的应力逐渐变小，其余位置应力

逐渐增大。从图 １３（ｂ）可知，开口处的应力逐渐
向外扩展，在同一阶段，加强口框四角位置应力较

小，整个过程中开口四边中心位置的应力始终保

持最小，开口四边处应力以 Ｃ字形状向外扩展变
化。从图１４可知，开口加筋壁板的面外变形量大
约是带口盖加筋壁板的两倍，变形模式有所差别。

图 １３　有限元仿真结果

Ｆｉｇ．１３　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ
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图 １４　面外位移云图

Ｆｉｇ．１４　Ｏｕｔｏｆｐａｎｅｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ

５　结　论

通过对双光束激光焊接带口盖加筋壁板进行

剪切稳定性试验与有限元模拟分析，得出以下

结论：

１）剪切试验中 ２件试验件的试验结果分散
性较小，平均剪切屈曲载荷、后屈曲载荷和剪切破

坏载荷分别为 ２３０、４４９和 ６８６ｋＮ，破坏载荷是屈
曲载荷的２．９８倍，说明此种加筋壁板具有较强的
后屈曲承载能力，失稳形式主要表现为：沿力加载

对角线正面凸起，背面凹陷；加筋条、隔框扭曲；螺

栓连接处蒙皮发生剪切撕裂并有少量螺栓被破

坏，口盖整体发生扭曲变形。

２）通过仿真得到的加筋壁板的剪切屈曲载
荷和破坏载荷与试验误差分别为 ８．７％、１．０２％，
通过有限元法计算得到的载荷位移曲线与试验
曲线较为吻合。口盖对开口加筋壁板剪切力学性

能影响较大，去掉口盖后，屈曲载荷和破坏载荷分

别下降了 １２％、２７．１％。带口盖加筋壁板的加强
口框四边中心位置的应力逐渐变小，其余位置应

力逐渐增大。开口壁板的加强口框四角位置应力

较小，开口四边中心位置的应力始终保持最小。

开口加筋壁板在开口处失稳面外变形量是带口盖

加筋壁板的两倍。
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一种含闭环支链的新型并联机构设计与分析

房海蓉，王立，张海强，杨会

（北京交通大学 机械与电子控制工程学院 机器人研究中心，北京 １０００４４）

　　摘　　　要：为满足航天飞行器壳体套装过程中位姿调整机构刚度大、精度高的要求，对
传统的支链结构进行有针对性的改进，设计了一种支链为闭环结构的新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）
ＰＵ并联机构，并进行了分析研究。应用螺旋理论计算机构的自由度；建立封闭矢量方程，进行
运动学正反解；应用螺旋理论求解机构的全雅可比矩阵；利用杆长约束条件绘制机构的定姿态

工作空间；通过求解静刚度矩阵分析机构的刚度随位姿的变化情况；利用软件进行仿真，并与

一般机构进行对比。通过分析，验证了该机构的可行性和实际应用价值，为实现航天飞行器壳

体套装的自动化奠定基础。

关　键　词：并联机构；闭环结构；大刚度；高精度；运动学分析
中图分类号：ＴＨ１１２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４５４１０

　　目前，航天飞行器壳体多为复合材料加工而
成的大直径薄壁筒状结构，因此在与环状金属端

框的套装对接的过程中常常发生变形和翘曲，进

而产生对接阻力大、工件易损坏、装配精度差等一

系列问题
［１２］
。目前，很多大型飞行器的套装方

式为手动施力于螺旋装置进行推进，常导致工件

变形、位姿调整困难、装配效率低，已经难以满足

现阶段的装配要求，因此需要针对飞行器壳体套

装特点设计一种新型的五自由度位姿调整和推进

结构
［３］
。

航天飞行器壳体的套装过程要求装置调整位

姿精确，抗阻能力强，因此要求推进机构必须具有

刚度大和精度高这 ２个特点，同时位姿调整的范
围不大，而并联机构具有刚度大、精度高、响应快

的优点
［４］
，在位姿调整、部件对接等领域应用

较多。

针对少自由度并联机构构型的设计，国内外

学者通过螺旋理论
［５］
、群论

［６］
、机构拓扑学

［７］
等

方法对３Ｔ２Ｒ机构进行了构型综合，如唐卫星［８］
、

李秦川
［９］
等，但通过该类方法得出的构型往往支

链杆件数目过多，结构十分繁杂，难以应用于实际

生产应用中。针对上述问题，学者们采用了新的

设计方法，可归纳为以下 ２种：①串并混联形式，
如 Ｓｏｎｇ［１０］、Ｄｏｎｇ［１１］等在三自由度并联机构末端

串联两自由度转头，Ｘｕ等［１２］
为三自由度机构增

加两自由度的操作转台，该方法有效解决了结构

复杂和控制难的问题，但串联部分结构强度较弱；

②在六自由度机构中添加被动支链的形式，如刘
建坤

［１３］
用 ＣＰＵ支链取代一条六自由度支链作为

主动支链，Ｓｕｎ［１４］、杨会［１５］
等直接在机构中间添

加约束支链作为被动支链，Ｘｉｅ等［１６］
添加被动支

链并对支链结构进行了改进，该方法利用被动支

链限制了动平台的自由度，发挥了五自由度机构

的优势，但动平台的约束力或力偶完全由一条支

链承担，需要该支链有较高的强度。

本文就如何提高飞行器套装位姿调整机构的

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903004&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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刚度和精度提出了一种新型的 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／
（８Ｕ）ＰＵ并联机构，并开展了相关研究。

１　机构结构配置

由于机构对刚度有较高的要求，故以 ５条六
自由度支链作为主动支链，添加 １条五自由度约
束支链作为被动支链，以此作为机构的基本配置

方式。

对于主动支链，机构设计流程如图 １所示。
为提高刚度，在传统的 ＵＰＳ支链上附加一条 ＵＰＳ
支链并简化运动副。该方法构造的闭环结构本质

是一个五杆机构，因此需要同时添加 ２个驱动才
能保证机构运动的唯一性，这就使得整个机构为

冗余驱动并联机构，增加了质量，也增加了控制难

度，违背了支链构型的初衷。在该机构的基础上，

将一条支链上的移动（Ｐ）副舍去，则闭环结构为
四杆机构，拥有１个自由度，结合球（Ｓ）副及底部
的转动（Ｒ）副共拥有 ５个自由度，因此整个支链
的自由度数目减少为 ５。为满足六自由度，在底
部 Ｒ副处再增加一个 Ｒ副构成虎克铰（Ｕ）。该
闭环三角形支链与 ＵＰＳ支链相比，极大地提高了
机构的稳定性和强度。

被动支链结构如图 ２所示，底部采用平行六
面体结构（以下简称８Ｕ结构）［１７］，顶部为 Ｕ副和
Ｐ副，该结构用 Ｒ副代替 Ｐ副，使得结构更加紧
凑，有效提高了支链的强度，同时避免过多的 Ｐ
副产生自锁。

图３为新型５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ并联机构
的三维结构。该机构由动平台、静平台、５条主动
支链和１条被动支链组成。主动支链依次由虎克
铰（Ｕ）、２个 Ｒ副、Ｐ副和复合 Ｓ副组成，其中 Ｕ
副与静平台相连，每个Ｐ副为驱动副，复合Ｓ副与
动平台相连；被动支链依次由８Ｕ结构、Ｐ副、Ｕ副
组成，其中８Ｕ结构与静平台相连，Ｕ副与动平台
相连。静平台为等边五边形，动平台为对称五边

形，该设计可以保证选择主动支链的 Ｐ副作为驱
动副时各主动支链的等效运动具有线性无关性。

图 １　主动支链结构设计流程

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎｆｌｏｗｏｆａｃｔｉｖｅｌｉｍｂｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图４为新型５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ并联机构
的结构简图。动平台的形状可由参数 ａ、ｂ、ｃ表
示，静平台的顶点到中心的距离为 ｒ；主动支链的
复合Ｓ副为点Ｃｉ，２个Ｒ副分别为点Ａｉ和点Ｂｉ，Ｕ
副为点 Ｄｉ，Ｄｉ为 ＡｉＢｉ的中点，Ｐ副位于杆 ＢｉＣｉ；被
动支链的 Ｕ副为点 Ｐ（与动平台 Ｃ２Ｃ５的中点重
合），８Ｕ结构的等效中心为点Ｏ（与静平台的中

图 ２　被动支链结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐａｓｓｉｖｅｌｉｍｂｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ３　新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ并联机构结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｎｅｗｔｙｐｅｏｆ

５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图 ４　新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ并联机构结构简图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆａｎｅｗｔｙｐｅｏｆ

５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

５５４
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心重合）；初始安装时，点 Ｐ与点 Ｏ位于同一铅垂
线，点 Ｃ１与点 Ｄ１位于同一铅垂面，动平台与静平
台平行且距离为 ｚ０。以此建立如图４所示的坐标
系：Ｐｕｖｗ为动系，固结于动平台点 Ｐ，其中坐标轴
ｖ为 →ＰＣ１方向，坐标轴 ｗ为

→ＯＰ方向；Ｏｘｙｚ为定系，

固结于动平台点 Ｏ，其中坐标轴 ｙ为 →ＯＤ１方向，坐

标轴 ｚ为 →ＯＰ方向。

２　自由度计算

新型５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ并联机构的主动
支链和被动支链的结构形式不同，因此自由度计

算需要分别考虑２种支链。
对于被动支链（８Ｕ）ＰＵ，Ｕ副的轴线分别沿 ｘ

和 ｙ方向；８Ｕ结构的自由度数目为 ２，具体为沿 ｘ
和 ｙ方向的移动，但这 ２个移动耦合了沿 ｚ方向
的移动。因此，当８Ｕ机构和轴线沿 ｚ方向的 Ｐ副
连接时，可等效看作空间内沿 ｘ、ｙ和 ｚ方向的３个
Ｐ副，那么原（８Ｕ）ＰＵ支链在运动学上可等效为
ＵＰＰＰ支链。对于该支链，易得到其自由度数目
为５，分别为沿 ｘ、ｙ、ｚ方向的移动和绕 ｘ、ｙ方向的
转动。

对于主动支链 Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ，由于５条支链结构
相同，故取支链 １进行分析。图 ５为支链 １的结
构简图。支链１在初始位姿时位于定系 ｙＯｚ平面
内，现以点 Ｄ为原点建立坐标系 Ｄｘｙｚ，并对各运
动副进行如图５所示的编号。设支链１中各个参
数如下：ＡＤ＝ＤＢ＝ｌ１／２，ＡＣ＝ｌ２，ＢＣ＝ｌ３，杆 ＡＢ初
始仰角为 γ；在一般位置时，虎克铰 Ｄ转过的角度
分别为 θ１和 θ２，杆 ＡＢ与杆 ＢＣ夹角为 θ３。利用

螺旋理论
［１８］
可以分别求得各运动副的运动螺旋

如下：

图 ５　支链 １结构简图

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｌｉｍｂ１

＄１＝［１ ０ ０； ０ ０ ０］Ｔ

＄２＝［ｓ２； ０ ０ ０］Ｔ

＄３＝［ｓ３；　ｒ３×ｓ３］
Ｔ

＄４＝［ｓ３；　 －ｒ３×ｓ３］
Ｔ

＄５＝［０ ０ ０； ｓ５］
Ｔ

＄６ｘ＝［１ ０ ０； ０ ｚＣ －ｙＣ］Ｔ

＄６ｙ＝［０ １ ０； －ｚＣ ０ ｘＣ］Ｔ

＄６ｚ＝［０ ０ １； ｙＣ －ｘＣ ０］



















Ｔ

（１）

式中：

ｓ２＝［０　ｃｏｓ（θ１＋γ）　ｓｉｎ（θ１＋γ）］
ｓ３＝［ｃｏｓθ２　ｓｉｎ（θ１＋γ）ｓｉｎθ２　－ｃｏｓ（θ１＋γ）ｓｉｎθ２］
ｒ３×ｓ３＝

－
ｌ１
２
ｃｏｓ２（θ１＋γ）ｓｉｎθ２－

ｌ１
２
ｓｉｎ２（θ１＋γ）ｓｉｎθ２

ｌ１
２
ｓｉｎ（θ１＋γ）ｃｏｓθ２

－
ｌ１
２
ｃｏｓ（θ１＋γ）ｃｏｓθ

















２

Ｔ

ｓ５＝

１

－
ｓｉｎ（θ１＋γ）ｃｏｓθ２

ｓｉｎθ２
－ｃｏｓ（θ１＋γ）ｃｏｓθ３

－
ｃｏｓ（θ１＋γ）ｃｏｓθ２

ｓｉｎθ２
－ｓｉｎ（θ１＋γ）ｃｏｓθ















３

Ｔ

ｘＣ ＝ｌ３ｃｏｓθ３ｓｉｎθ２

ｙＣ ＝
ｌ１
２
－ｌ３ｃｏｓθ( )３ ｃｏｓ（θ１＋γ）－

　　ｌ３ｃｏｓθ３ｃｏｓθ２ｓｉｎ（θ１＋γ）

ｚＣ ＝
ｌ１
２
－ｌ３ｃｏｓθ( )３ ｓｉｎ（θ１＋γ）＋

　　ｌ３ｃｏｓθ３ｃｏｓθ２ｃｏｓ（θ１＋γ）
将式（１）组合后即可得到支链 １的运动螺旋

系为

＄０＝（＄１　 ＄２　 ＄３　 ＄４　 ＄５　 ＄６ｘ　 ＄６ｙ　 ＄６ｚ）

（２）
求解后可得该运动螺旋系的反螺旋 ＄ｒ０＝０，

即该支链不存在约束，其自由度为６。
综上所述，由于每条主动支链的自由度为 ６，

对动平台不提供约束，所以动平台和中间被动支

链具有相同的自由度数，即沿 ｘ、ｙ、ｚ方向的移动
和绕 ｘ、ｙ方向的转动。

３　运动学分析

３．１　位置反解
已知动平台的位姿，以初始位姿为基准，可给

６５４
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出动平台在某一时刻的位姿参数如下：（ｘ，ｙ，ｚ）为
动系原点 Ｐ沿 ｘ、ｙ、ｚ轴移动的距离；α为动平台
绕 ｕ轴转过的角度；β为动平台绕 ｖ轴转过的角
度。现求解驱动 Ｐ副的位置即求解杆 ＢｉＣｉ的
长度。

由图４可建立第 ｉ（ｉ＝１，２，…，５）条支链的封
闭矢量方程为

ＯＣ→ ｉ ＝ＯＤ
→
ｉ＋ＤｉＡ

→
ｉ＋ＡｉＣ

→
ｉ

ＯＣ→ ｉ ＝ＯＤ
→
ｉ＋ＤｉＢ

→
ｉ＋ＢｉＣ

→{
ｉ

（３）

因为 Ｄｉ为 ＡｉＢｉ的中点，所以ＤｉＢ
→
ｉ＝－ＤｉＡ

→
ｉ。

对式（３）整理后可得
ＯＣ→ ｉ－ＯＤ

→
ｉ＋ＤｉＢ

→
ｉ ＝ＡｉＣ

→
ｉ

ＯＣ→ ｉ－ＯＤ
→
ｉ－ＤｉＢ

→
ｉ ＝ＢｉＣ

→{
ｉ

（４）

首先，利用坐标变换可得 Ｃｉ在定系的坐标为
Ｃｉ ＝Ｔ（ｘ，ｙ，ｚ）Ｒ（ｕ，α）Ｒ（ｖ，β）Ｃ′ｉ （５）
式中：Ｃ′ｉ为 Ｃｉ在动系中的坐标。

然后，求出 Ｄｉ在定系的坐标为

Ｄｉ ＝Ｒ ｚ，
２（ｉ－１）π( )５

［０ ｒ ０］Ｔ （６）

最后，求得向量ＤｉＢ
→
ｉ为

ＤｉＢ
→
ｉ＝Ｒ ｚ，

２（ｉ－１）π( )５ Ｄｉ１Ｂｉ
→
１

Ｄｉ１Ｂｉ
→
１＝

ｌ１
２
ｃｏｓ（θ１，ｉ＋γ） ０

ｌ１
２
ｓｉｎ（θ１，ｉ＋γ[ ]）










Ｔ

（７）

式中：θ１，ｉ为未知量，表征第 ｉ条支链绕 Ｕ副一条
转动轴线的转角。

将式（５）～式（７）代入式（４），由于 ＡｉＣｉ为固
定杆长 ｌ２，ＢｉＣｉ为所需求的位置 ｌ３，ｉ，利用杆长条
件可得方程组，未知量为 θ１，ｉ、ｌ３，ｉ，即可解得 ｌ３，ｉ。
３．２　位置正解

已知各驱动 Ｐ副的位置，即杆 ＢｉＣｉ的长度

ｌ３，ｉ，现求解动平台的位姿参数（ｘ，ｙ，ｚ，α，β）。
当杆 ＢｉＣｉ的长度已知时，三角形 ＡｉＢｉＣｉ各边

长确定，为固定桁架结构，可等效看作固定杆

ＣｉＤｉ，利用三角形中线定理可求得

ＣｉＤｉ
２ ＝１

２
（ＡｉＣｉ

２＋ＢｉＣｉ
２
）－１

４
ＡｉＢｉ

２ ＝

　　 １
２
（ｌ２２＋ｌ

２
３，ｉ）－

１
４
ｌ２１ （８）

写成坐标点的形式为

（Ｃｉ－Ｄｉ）
Ｔ
（Ｃｉ－Ｄｉ）＝

１
２
（ｌ２２＋ｌ

２
３，ｉ）－

１
４
ｌ２１ （９）

将式（５）和式（６）代入式（９）中，其中未知量
为（ｘ，ｙ，ｚ，α，β），共可得到 ５个方程，则可唯一求
解出动平台的位姿。

３．３　求解雅可比矩阵

采用螺旋理论进行雅可比矩阵的求解
［１９］
。

共分为２个部分：约束雅可比矩阵和运动雅可比
矩阵。各运动副的运动螺旋表示如图 ６所示，图
中 ｓｊ，ｉ表示第 ｉ支链的第 ｊ个运动副的轴线方向。

图 ６　各运动副的运动螺旋

Ｆｉｇ．６　Ｔｗｉｓｔｏｆｅａｃｈｋｉｎｅｍａｔｉｃｐａｉｒ

首先，求解约束雅可比矩阵。由于主动支链

对动平台不提供约束，因此仅考虑被动支链。由

第２节可知，（８Ｕ）ＰＵ支链可等效为 ＵＰＰＰ支链，
易得到其自由度分别为沿 ｘ、ｙ、ｚ方向的移动和绕
ｘ、ｙ方向的转动。动平台的瞬时速度 ＄Ｐ可表示为

＄Ｐ ＝［ｗ
Ｔ ｖＴ］Ｔ ＝ｄ

·

１，６＄１，６＋ｄ
·

２，６＄２，６＋

　　 ｄ
·

３，６＄３，６＋θ
·

４，６＄４，６＋θ
·

５，６＄５，６ （１０）

式中：ｄ
·

１，６、ｄ
·

２，６、ｄ
·

３，６为被动支链等效 Ｐ副的线速

度；θ
·

４，６、θ
·

５，６为被动支链 Ｕ副的角速度。

＄１，６ [＝
０
ｓ１， ]
６

＄２，６ [＝
０
ｓ２， ]
６

＄３，６ [＝
０
ｓ３， ]
６

＄４，６ [＝
ｓ４，６ ]０

＄５，６ [＝
ｓ５，６ ]０

　　求得其反螺旋为

（＄ｒ１，６）
Ｔ [＝

０
ｎ ]
６

（１１）

式中：ｎ６为 ｓ４，６和 ｓ５，６公垂线方向。
将式（１０）与式（１１）做互易积并整理得

ＪＣ＄Ｐ ＝０ （１２）
式中：ＪＣ为该机构的约束雅可比矩阵，即

７５４
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ＪＣ ＝［ｎ
Ｔ
６ ０］ （１３）

其次，求解运动雅可比矩阵。由于被动支链

不存在驱动副，因此仅考虑主动支链。对于主动

支链，支链本身为闭环结构，需等效为开环结构才

可用螺旋理论进行求解雅可比矩阵。根据第２节
的自由度计算和支链的运动形式不难发现，闭环

四杆机构 ＡｉＢｉＣｉ的运动可等效成如图５所示的 Ｐ
副３′、Ｒ副１′，其中１′与 Ｕ副的转动轴线１共轴。

将式（８）对时间 ｔ求导得

ｄ
·

３′，ｉ ＝
ｌ３，ｉ

２ｌ２２－ｌ
２
１＋２ｌ

２
３，槡 ｉ

ｄ
·

５，ｉ　　ｉ＝１，２，…，５

（１４）

式中：ｄ
·

３′，ｉ为等效 Ｐ副的线速度；ｄ
·

５，ｉ为实际驱动 Ｐ
副的线速度。

设等效 Ｒ副 １′的速度为θ
·

１′，ｉ，则动平台的瞬

时速度 ＄Ｐ可以表示为

＄Ｐ ＝（θ
·

１，ｉ＋θ
·

１′，ｉ）＄１，ｉ＋θ
·

２，ｉ＄２，ｉ＋ｄ
·

３′，ｉ＄３′，ｉ＋

　　 θ
·

６，ｉ＄６，ｉ＋θ
·

７，ｉ＄７，ｉ＋θ
·

８，ｉ＄８，ｉ　　ｉ＝１，２，…，５

（１５）
将驱动 Ｐ副刚化，驱动支链为 ＵＳ结构，因此

该支链会产生一个额外的反螺旋为

（＄ｒ２，ｉ）
Ｔ ＝

ｓ３′，ｉ
ｒｉ×ｓ３′，[ ]

ｉ

（１６）

式中：ｒｉ为方向矢量ＰＣ
→
ｉ。

将式（１５）与式（１６）做互易积得

（＄ｒ２，ｉ）
Ｔ ＄Ｐ ＝ｄ

·

３′，ｉ （１７）
将式（１４）代入式（１７）整理，将５条支链叠加后得

ＪＸ＄Ｐ ＝Ｊａｑ （１８）
式中：

ＪＸ ＝

（ｒ１×ｓ３′，１）
Ｔ ｓＴ３′，１

（ｒ２×ｓ３′，２）
Ｔ ｓＴ３′，２

 

（ｒ５×ｓ３′，５）
Ｔ ｓＴ３′，












５

Ｊａ ＝ (ｄｉａｇ
ｌ３，１

２ｌ２２－ｌ
２
１＋２ｌ

２
３，槡 １

，
ｌ３，２

２ｌ２２－ｌ
２
１＋２ｌ

２
３，槡 ２

，…，

　　
ｌ３，５

２ｌ２２－ｌ
２
１＋２ｌ

２
３，槡

)
５

ｑ＝［ｄ
·

３′，１ ｄ
·

３′，２ ｄ
·

３′，３ ｄ
·

３′，４ ｄ
·

３′，５
］
Ｔ

综上所述，将式（１３）与式（１８）叠加即可得机
构的完整雅可比矩阵为

Ｊ＝
ＪＣ
Ｊ－１ａＪ

[ ]
Ｘ

（１９）

４　工作性能分析

４．１　定姿态工作空间
４．１．１　理论分析

在实际工程应用中，对于新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／
（８Ｕ）ＰＵ并联机构动平台的调姿转角要求很小，
因此仅分析该机构的定姿态工作空间。

该机构的主动支链和被动支链的运动具有解

耦特性，整个机构的工作空间可看作是主动支链

和被动支链独立工作空间的公共重合区域，因此

需分别计算２个独立定姿态工作空间。
对于被动支链，影响工作空间的主要因素有

Ｐ副的移动距离和８Ｕ结构中 Ｕ副的转角限制。
设每个 Ｕ副转角为 θ６，其约束条件可表示为

－θ６ｍ≤ θ６≤ θ６ｍ （２０）
设 Ｐ副的移动距离为 ｌ６，其约束条件可表

示为

ｌ６ｍｉｎ≤ ｌ６≤ ｌ６ｍａｘ （２１）
如图７所示，８Ｕ结构点 Ｏ′处的工作空间是

以 Ｏ为原点、ｄ为半径的球冠面。
对于主动支链，影响工作空间的主要因素有

Ｐ副的移动距离及复合 Ｓ副处杆 ＡｉＣｉ和杆 ＢｉＣｉ
的相对转角限制。

设 Ｐ副的移动距离为 ｌ３，ｉ，其约束条件可表
示为

ｌ３，ｉｍｉｎ≤ ｌ３，ｉ≤ ｌ３，ｉｍａｘ （２２）
设杆 ＡｉＣｉ和杆 ＢｉＣｉ的相对转角为 θｉ，其约束

条件可表示为

θｉｍｉｎ≤ θｉ≤ θｉｍａｘ （２３）

式中：θｉ＝ａｒｃｃｏｓ
ｌ２２＋ｌ

２
３，ｉ－ｌ

２
１

２ｌ２ｌ３，( )
ｉ

。

图 ７　８Ｕ结构工作空间示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗｏｒｋｓｐａｃｅｏｆ８Ｕｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

４．１．２　计算实例
对该机构的尺寸参数及约束范围进行赋值后

整理如表１所示。

８５４
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　第 ３期 房海蓉，等：一种含闭环支链的新型并联机构设计与分析

设初始位置时 ｚ＝３００ｍｍ，在不考虑杆件干
涉的情况下，根据表１可分别绘制出 ｚ≥０时主动
支链和被动支链的定姿态工作空间，如图 ８和
图９所示，将 ２个工作空间取交集后得到机构的
工作空间如图１０所示。

由此可见，在尺寸约束等条件下，该机构的定

姿态工作空间由８Ｕ结构的转角范围（即被动支链
工作空间的粗细）和三角形结构的最大、最小伸缩

量（即主动支链工作空间类球壳体的厚度）决定。

表 １　并联机构尺寸参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

参数 数值

ａ／ｍｍ ２００

ｂ／ｍｍ １６０

ｃ／ｍｍ １６０

ｄ／ｍｍ １００

ｒ／ｍｍ ２１５

ｌ１／ｍｍ ２２０

ｌ２／ｍｍ ３４０

θ６ｍ／（°） ６０

ｌ６ｍｉｎ／ｍｍ １００

ｌ６ｍａｘ／ｍｍ ８００

ｌ３，ｉｍｉｎ／ｍｍ １５０

ｌ３，ｉｍａｘ／ｍｍ ５５０

θｉｍｉｎ／（°） １５

θｉｍａｘ／（°） ４５

图 ８　主动支链工作空间

Ｆｉｇ．８　Ｗｏｒｋｓｐａｃｅｏｆａｃｔｉｖｅｌｉｍｂ

４．２　静刚度分析
机构在运动过程中刚度随位姿参数的变化而

产生的变化趋势是衡量该机构是否具有高刚度的

一个重要指标。

根据文献［２０］，静刚度矩阵为
Ｋ＝ｋＪＴＪ （２４）

图 ９　被动支链工作空间

Ｆｉｇ．９　Ｗｏｒｋｓｐａｃｅｏｆｐａｓｓｉｖｅｌｉｍｂ

图 １０　整体机构工作空间

Ｆｉｇ．１０　Ｗｏｒｋｓｐａｃｅｏｆｗｈｏｌｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ

式中：ｋ为各关节的等效弹簧系数；Ｊ为机构的雅
可比矩阵。

动平台的等效力螺旋 Ｆ与其微小变形量 Δｘ
的关系为

Ｆ＝ＫΔｘ （２５）
现选用将静刚度矩阵 Ｋ的最小特征值 λｍｉｎ作

为评价静刚度性能的指标。

当机构动平台位置固定，即 ｘ＝０，ｙ＝０，ｚ＝
３００ｍｍ时，动平台的刚度随其转角 α、β的分布如
图１１所示。

当机构动平台姿态固定，即 α＝０，β＝０时，
动平台的刚度随其位移 ｘ、ｙ、ｚ的分布如图 １２
所示。

９５４
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图 １１　定位置下刚度随转角的分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｉｆｆｎｅｓｓｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｎｇｌｅ

ｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎ

图 １２　定姿态下刚度随位移的分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｉｆｆｎｅｓｓｗｉｔｈｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｕｎｄｅｒｆｉｘｅｄｐｏｓｔｕｒｅ

　　从图 １１中可以看出，当 α一定时，刚度随 β
绝对值的增大或增或减，但变化不明显；当 β一定
时，刚度随 α绝对值的增大而减小。

从图１２中可以看出，刚度随 ｘ绝对值的增大
而减少，随 ｙ绝对值的增大变化不明显，随 ｚ的增
大而增大。

５　对比与仿真
为验证新型５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ并联机构

的可行性以及其主动支链的结构形式相对于一般

机构是否具有优势，现选择与之相似的 ５ＵＰＳ／
（８Ｕ）ＰＵ机构（见图１３）与之进行对比。

５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ机构由５条主动支链和 １条
被动支链构成，其主动支链为常见的 ＵＰＳ结构，
被动支链则选择与新机构相同的（８Ｕ）ＰＵ结构，
以减少其他因素对结果的影响。赵永生等

［２１］
对

５ＵＰＳ／ＰＲＰＵ机构进行了运动学分析等研究，该
机构与５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ机构类似，由于被动支链
上不含有驱动副，对机构的运动学特性影响较小，

因此其运动学分析方法可用于 ５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ
机构，此处不再赘述，并最终得出 ５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ
机构可控性好的特点。

对于新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ机构，从
图６中不难看出，式（８）中的等效杆 ＣｉＤｉ即为 ５
ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ机构的主动支链，因此 ＣｉＤｉ的长度
可看作５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ机构中移动驱动副的变化
量，设新机构的驱动副的变化量为 Ｌ，对比机构的
驱动副的变化量为 ＬＣ，由式（８）可得两者关系为

２Ｌ２Ｃ －Ｌ
２ ＝Ｋ （２６）

式中：Ｋ为常数。
由此可见，Ｌ与 ＬＣ满足双曲函数关系，当两

者都大于０时，Ｌ随ＬＣ单调递增。结合式（１４），新

图 １３　５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ并联机构结构示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆ５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ

ｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

０６４
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　第 ３期 房海蓉，等：一种含闭环支链的新型并联机构设计与分析

机构中驱动副速度与对比机构中驱动副速度呈线

性关系。

因此，当 ５ＵＰＳ／（８Ｕ）ＰＵ机构具有良好的可
控性时，新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ机构也具有
较好的可控性。

接下来验证新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）ＰＵ机构
是否具有更高的精度和刚度。利用 ＡＤＭＡＳ软件
对该机构和对比机构进行仿真。

用于对比的机构结构除了主动支链采用 ＵＰＳ

结构外，机构的尺寸参数、结构布局和初始位姿等

都与本文机构相同，以此减少除构型以外的因素

产生的误差。

首先验证本文机构的精度。将２种机构的动
平台运动进行轨迹规划，为保证对比的准确性，动

平台的运动应尽可能简单，现规划 ２种机构的动
平台运动为从初始位姿沿 ｚ轴方向移动 １００ｍｍ，
通过仿真后得到的２种机构各驱动 Ｐ副的位移数
据如表２所示，整理后如图１４所示。

表 ２　各支链驱动副位移量

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｄｒｉｖｉｎｇｊｏｉｎｔｏｎｅａｃｈｌｉｍｂ

动平台沿 ｚ方向的坐标值／ｍｍ
Ｐ１位移量／ｍｍ Ｐ２／Ｐ５位移量／ｍｍ Ｐ３／Ｐ４位移量／ｍｍ

本文 对比 本文 对比 本文 对比

３００ ０ ０ ０ ０ ０ ０
３１０ １８．０３ １０．０４ １８．０３ １０．０１ １６．８５ ９．７４
３２０ ３６．０７ ２０．０３ ３６．０６ １９．９６ ３３．６３ １９．３２
３３０ ５４．１５ ３０．１８ ５４．１２ ３０．１１ ５０．５５ ２９．０７
３４０ ７２．２６ ４０．１４ ７２．１９ ４０．０８ ６７．３２ ３８．６６
３５０ ９０．４８ ５０．１８ ９０．３７ ５０．０６ ８４．２６ ４８．３１
３６０ １０８．６５ ６０．１６ １０８．５６ ６０．１１ １０１．０５ ５８．１５
３７０ １２６．８８ ７０．１１ １２６．７４ ７０．０９ １１７．７６ ６７．６３
３８０ １４４．８１ ８０．１８ １４４．７３ ８０．１２ １３４．５４ ７７．２４
３９０ １６２．９３ ９０．０１ １６２．７５ ８９．９５ １５１．３８ ９６．９９
４００ １８０．１１ １００．０４ １７９．９４ １００．００ １６８．０１ ９６．５１

图 １４　驱动副位移量变化曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｄｒｉｖｉｎｇｊｏｉｎｔｓ’ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

　　从图１４中可以看出，当动平台进行相同运动
时，本文机构驱动副的位移量相比于一般机构要增

加近１００％。因此，本文机构通过增加驱动副的变化
量使得驱动电机对动平台的控制精度提高了近１倍。

其次，验证本文机构的刚度。当动平台受到

外界的阻力时，各驱动副所承受力的大小可以作

为评价机构刚度的标准。现设定２种机构各个驱
动副的运动速度相同，具体数值如表３所示。

给２种机构的动平台施加相同的外界压力，
大小为８００Ｎ，方向始终沿重力方向。在保持上述
速度下２种机构的驱动电机同时运行 ５ｓ，通过仿
真后得到 ２种机构各驱动 Ｐ副的受力大小，如
表４所示，整理后如图１５所示。

表 ３　各支链驱动副电机运行速度

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｏｔｏｒｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｏｆｄｒｉｖｉｎｇ

ｊｏｉｎｔｏｎｅａｃｈｌｉｍｂ

支链驱动副编号 速度／（ｍｍ·ｓ－１）

Ｐ１ －２
Ｐ２ ２
Ｐ３ ４
Ｐ４ ４
Ｐ５ ２

表 ４　各支链驱动副受力

Ｔａｂｌｅ４　Ｆｏｒｃｅｏｆｄｒｉｖｉｎｇｊｏｉｎｔｏｎｅａｃｈｌｉｍｂ

电机工作时间／ｓ
Ｐ１受力／Ｎ Ｐ２／Ｐ５受力／Ｎ Ｐ３／Ｐ４受力／Ｎ

本文 对比 本文 对比 本文 对比

０ －３２３．２９ －６１０．１４ ３８．４６ ７２．１９ １５８．１５ －２９１．０８
０．５ －３３８．５１ －６７３．７３ ４９．５１ １１３．７７ １５９．９３ －２９８．７１
１．０ －３５４．４６ －７３７．４９ ６１．４３ １５５．４３ １６１．８５ －３０６．４０
１．５ －３６５．８３ －８０１．１６ ７２．５９ １９７．１６ １６３．７１ －３１４．１５
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图 １５　驱动副受力变化曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｄｒｉｖｉｎｇｊｏｉｎｔｓｕｎｄｅｒｆｏｒｃｅ

　　从图１５中可以看出，当动平台受力相同且驱
动副运动相同时，本文机构驱动副的受力约为一

般机构的 １／３。因此，本文机构使得驱动副的结
构刚度提高了近２倍。

６　结　论

为解决导弹壳体的自动套装要求，本文提出

了一种用于位姿调整的新型 ５Ｕ（ＲＲＰ）Ｓ／（８Ｕ）
ＰＵ并联机构。采用被动支链进行约束，同时主动
支链采用三角形闭环结构，以提高机构的精度、刚

度和稳定性。

１）进行了自由度计算及运动学分析，利用位
置关系分别绘制了主动支链与被动支链的工作空

间并综合，利用全雅可比矩阵建立了刚度模型。

２）选取主动支链为 ＵＰＳ支链的机构作为对
比机构，利用 ＡＤＡＭＳ软件同时对 ２种机构进行
仿真，一方面验证了机构运动的可行性，另一方面

通过软件仿真初步得出本文机构相比于对比机构

的精度提高了近１倍，刚度提高了近２倍。
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基于ｐ的 ＤＴＶ图像去噪模型
庞志峰，张慧丽，史宝丽

（河南大学 数学与统计学院，开封 ４７５００４）

　　摘　　　要：针对纹理图像的去噪问题，通过分析全变分（ＴＶ）去噪模型与方向全变分
（ＤＴＶ）去噪模型，提出了一种具有鲁棒性的基于 ｐ的 ＤＴＶ去噪模型。为了刻画图像中的不
同结构特征，该模型中 ＤＴＶ正则项的指数 ｐ由图像的结构来确定在（０，２）中自适应地选取。
由于该模型是含有可分性算子的非光滑优化问题，可用交替方向乘子法（ＡＤＭＭ）求解，并能
保证算法的收敛性。数值实验结果表明：与其他经典模型相比，提出的模型取得了更高的峰

值信噪比和结构相似度，在去除噪声的同时能有效保持图像的细节信息。

关　键　词：交替方向乘子法（ＡＤＭＭ）；方向全变分（ＤＴＶ）模型；图像去噪；ｐ（拟）范
数图像去噪；ＲＯＦ模型

中图分类号：ＴＰ３９１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４６４０８

　　图像在形成和传输过程中由于受到噪声的干
扰导致质量下降，扰乱人类感知事物的能力，从

而对图像的后期处理（如边缘检测、特征提取等）

造成影响，因此对退化图像进行有效的去噪具有

重要的研究价值。图像去噪实质就是提取有用信

息，抑制无用的噪声信息。在去噪过程中，噪声

与边缘均呈现高频性质，因此如何有效地保护图

像的边缘轮廓等重要的几何特征已成为图像去噪

领域内的重要研究课题。

在众多的去噪模型中，基于能量泛函的模型

由于具有有效刻画图像结构特征的数学性质，在

近十年来成为国内外研究的热点
［１］
。其中，Ｒｕ

ｄｉｎ等［２］
于１９９２年提出的全变分（ＴＶ）去噪模型

（ＲＯＦ模型）具有开创性，其是以梯度信息作为
图像平滑性的度量来实现图像去噪与修复。由于

该模型中的正则项所在的函数空间在广义若当测

度意义下，并不要求函数具有连续性，因此能有

效地保持图像中不具有连续性的边缘结构特征，

从而在图像复原领域内得到了广泛的应用
［３］
，并

推动了基于能量泛函的图像复原模型的发展。然

而，ＲＯＦ模型所依赖的梯度范数在模型中惩罚较
小的跃迁信息时，经常导致图像的光滑渐变区域

出现阶梯现象。为此，近年来基于 ＲＯＦ模型提
出了众多的改进模型，如高阶全变分去噪模

型
［４］
、广义全变分去噪模型

［５］
、加权全变分去噪

模型
［６］
、方向全变分（ＤＴＶ）去噪模型［７］

、边缘自

适应 ＤＴＶ去噪模型［８］
、分数阶全变分去噪模

型
［９１０］
、零化多项式去噪模型

［１１］
等。上述模型虽

然在一定程度上能反映图像的结构特征，但是由

于模型的固有属性导致在数值计算过程中存在下

述问题：①ｘ与 ｙ方向的微分算子权重是对等的，
并没有考虑图像中结构特征的差异性；②对于具
有方向性的图像，在数值计算时仅仅利用水平和

竖直方向的差分并不能有效刻画图像的方向

特征。

为了有效克服上述缺陷，文献［７］通过耦合

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903005&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ３期 庞志峰，等：基于 ｐ的 ＤＴＶ图像去噪模型

旋转算子、各向异性加权算子与差分算子等 ３类
算子提出了 ＤＴＶ去噪模型。随后，文献［８］提出
了具有边缘自适应性的 ＤＴＶ去噪模型。上述
２类模型在微分格式上具有方向性和加权性，因
此在去噪过程中能很好地保持图像的方向特征。

但是，这些模型并未考虑图像中的结构性特征，

而这些结构性特征在梯度意义下表现为稀疏性或

者跃迁性，因此对全变分算子进行有效的约束至

关重要。为此，本文提出了一种具有鲁棒性的基

于 ｐ的 ＤＴＶ去噪模型。在该模型中，为了刻画
图像中的不同结构特征，正则项的指数 ｐ由图像
的结构来确定在（０，２）中自适应选取。同时，根
据图像中局部纹理的方向信息，构造旋转算子和

各向异性加权算子从而使得模型刻画图像的结构

更具有鲁棒性。由于本文模型是具有可分性的非

光滑优化问题，提出了用交替方向乘子法（Ａｌｔｅｒｎａ
ｔｉｎｇＤｉｒｅｃｔｉｏｎＭｅｔｈｏｄｏｆＭｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ，ＡＤＭＭ）［１２１３］有
效求解，可以保证算法的收敛性。通过对比实验

发现，相比于 ＲＯＦ模型与 ＤＴＶ去噪模型，本文
模型在有效去除噪声的同时能更好地保留图像的

细节信息，并能处理具有多个主方向的纹理

图片。

１　图像去噪模型

令 ｕ为初始清晰图像，ｆ为被噪声污染的图
像，ｎ为干扰噪声，则退化图像模型可以表示为
ｆ＝ｕ＋ｎ

图像去噪问题的目的是从退化图像 ｆ中有效
地复原初始图像 ｕ。然而，在此过程中由于部分
先验缺信息缺失，直接求解将导致经典的病态问

题。有效克服该问题的方法是正则化方法，下面

介绍几类与本文有关的全变分正则化模型。

１．１　ＲＯＦ模型
为了克服早期模型不能有效保持图像边缘的

问题，Ｒｕｄｉｎ等［２］
于１９９２年提出了基于全变分的

正则化去噪模型 ＲＯＦ。

ｕ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｕ

λ
２∫Ω ｕ－ｆ２ｄｘ＋∫Ω Ｄｕ （１）

式中：ｕ为原始图像的估计值；λ为拟合项参数；
Ω为图像的积分区域；Ｄ为梯度算子。该模型的
第一项称为数据拟合项，确保去噪后的图像能够

尽可能逼近原始图像；第二项称为正则项，用来

刻画图像中的先验信息，可以促使去噪图像具有

一定的平滑性。由于模型中的∫
Ω
Ｄｕ 在若当测

度意义下可表示为

∫
Ω
Ｄｕ ＝ {ｓｕｐ∫

Ω
－ｕｄｉｖξｄｘ：ξ∈Ｃ１０（Ω×Ω；Ｒ

ｎ
），

　　 ξ∞ ≤１，ｘ∈ }Ω
式中：ξ＝（ξ１，ξ２）Ｔ。显然，定义中不要求 ｕ具有
连续性，因此在去噪过程中能有效保持图像边缘。

事实上，该模型的最优性条件
［１４］
含有曲率项，该项

本质上对应求解各向异性扩散方程，扩散过程主

要是沿着切线方向，因此可以保持图像中大的跃

迁结构。然而，在求解过程中，该模型的差分格式

仅仅考虑水平和竖直 ２个方向，并不能有效刻画
图像中具有方向特征和像素值振荡的情况。

１．２　ＤＴＶ去噪模型
为了克服 ＲＯＦ模型不能有效描述图像中带

有方向性结构特征的缺陷，文献［７］提出了 ＤＴＶ
去噪模型。

ｕ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｕ

λ
２∫Ω ｕ－ｆ２ｄｘ＋∫Ω ΛαＲ－θ

Δ

ｕｄｘ

（２）
式中：Ｒθ为旋转矩阵，用来刻画图像中特征结构
方向性，θ为噪声图像 ｆ的旋转角度；Λα为尺度
矩阵，用来耦合图像在坐标方向的权重。

Ｒθ ＝
ｃｏｓθ －ｓｉｎθ
ｓｉｎθ ｃｏｓ[ ]θ

Λα [＝
α ０]０ １

经过简单计算，不难得到 ＲＴθ＝Ｒ－θ和 Λ
Ｔ
α＝

Λα，α＞１为尺度参数。
１．３　改进的图像去噪模型

由于图像中含有大量的冗余信息，在一定的

算子变换意义下表现为稀疏性，因此近年来基于

ｐ拟模（０＜ｐ＜１）的压缩感知理论在图像复原领
域内得到了广泛关注。本文基于图像在近似分块

常数区域梯度意义下表现为稀疏性，结合 ＤＴＶ去
噪模型提出了基于 ｐ的 ＤＴＶ（ＤＴＶＰ）去噪模型。

ｍｉｎ
ｕ

λ
２∫Ω ｕ－ｆ２ｄｘ＋∫Ω ΛαＲ－θ

Δ

ｕｐｄｘ （３）

式中：ｐ∈（０，２）。当 ０＜ｐ＜１时，正则项为拟模，
模型式（３）为非凸优化问题；当１≤ｐ＜２时，正则
项为范数，模型式（３）为凸优化问题。

２　数值方法

本节考虑模型式（３）的求解方法，其对应的
离散形式为

ｍｉｎ
ｕ

λ
２ ｕ－ｆ２２＋ ΛαＲ－θ

Δ

ｕｐ （４）

５６４
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式中： · ２表示离散意义下的 
２
模； ·

ｐ ＝

∑
Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
·

ｐ，Ｍ×Ｎ表示图像的尺度。

针对式（４）中的梯度算子

Δ

ｕ，采用向前差分
格式：

（

Δ＋
ｘｑ
１
）ｉ，ｊ＝

ｑ１ｉ＋１，ｊ－ｑ
１
ｉ，ｊ　　　１≤ ｉ≤ Ｍ

ｑ１１，ｊ－ｑ
１
Ｍ，ｊ ｉ＝{ １

（

Δ＋
ｙｑ
２
）ｉ，ｊ＝

ｑ２ｉ，ｊ＋１－ｑ
２
ｉ，ｊ　　　１≤ ｊ≤ Ｎ

ｑ２ｉ，１－ｑ
２
ｉ，Ｎ ｊ＝{ １

其中：ｑ＝（ｑ１，ｑ２）。
利用散度定理（ｄｉｖｑ，ｕ）＝－（

Δ

ｕ，ｑ），可知
向后差分格式描述为

（

Δ－
ｘｑ
１
）ｉ，ｊ＝

ｑ１ｉ－１，ｊ－ｑ
１
ｉ，ｊ　　　２≤ ｉ≤ Ｍ

ｑ１Ｍ，ｊ－ｑ
１
１，ｊ ｉ＝{ １

（

Δ－
ｙｑ
２
）ｉ，ｊ＝

ｑ２ｉ，ｊ－１－ｑ
２
ｉ，ｊ　　　２≤ ｊ≤ Ｎ

ｑ２ｉ，Ｎ －ｑ
２
ｉ，１ ｊ＝{ １

上述差分格式可表示为如下五点差分格式，

如图１所示。
由图１可以看出，梯度算子仅仅考虑水平方

向和垂直方向的差分，这不能有效描述具有其他

方向的差分信息，因此在具有方向性结构的图像

中，需对

Δ

ｕ做旋转变换，即Ｒ－θ

Δ

ｕ，如图２（ｂ）、
（ｃ）所示。另外，为了更有效反映图像差分的权
重，需要对差分格式做一定的惩罚，即 ΛαＲ－θ

Δ

ｕ，
如图３所示。

图 １　五点差分格式

Ｆｉｇ．１　Ｆｉｖｅｐｏｉｎｔｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｍａｔ

　　在式（４）中，算子 Λα、Ｒ－θ与

Δ

的耦合给数

值求解带来巨大的挑战，求解该问题的有效方法

是算子分裂型方法，如 ＡＤＭＭ［１２１３］、本原对偶方
法

［１５］
、不动点方法

［１６］
及 ＤｏｕｇｌａｓＲａｃｈｆｏｒｄ分裂方

法
［１７］
等。这些方法的本质是通过引入辅助变量

将初始问题转化为几个易于求解的子问题，因此

近年来在图像处理和机器学习等领域得到了广泛

的应用。

下面考虑用ＡＤＭＭ求解问题式（４）。令 ｖ＝

Δ

ｕ，
ｗ＝ΛαＲ－θｖ，则其可转化为如下约束优化问题：

ｍｉｎ
ｕ，ｗ

λ
２ ｕ－ｆ２２＋ ｗ ｐ

ｓ．ｔ．
ｖ＝

Δ
ｕ

ｗ＝ΛαＲ－θ
{ ｖ

（５）

图 ２　两个差分方向取相同权重时的旋转变换

Ｆｉｇ．２　Ｒｏｔａｔｉｏｎｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｈｅｎｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｔａｋｅｔｈｅｓａｍｅｗｅｉｇｈｔ

图 ３　两个差分方向取不同权重时的旋转变换

Ｆｉｇ．３　Ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｈｅｎｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｔａｋｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｅｉｇｈｔｓ

６６４
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　第 ３期 庞志峰，等：基于 ｐ的 ＤＴＶ图像去噪模型

　　利用增广拉格朗日方法，问题式（５）可转化
为极大极小值问题。

ｍｉｎ
ｗ，ｖ，ｕ
ｍａｘ
β，δ
（ｗ，ｖ，ｕ，β，δ）＝λ２

ｕ－ｆ２２＋ ｗ
ｐ＋

　　〈β，ｖ－

Δ

ｕ〉＋
γ１
２
ｖ－

Δ

ｕ２
２＋

　　〈δ，ｗ－ΛαＲ－θｖ〉＋
γ２
２
ｗ－ΛαＲ－θｖ

２
２ （６）

式中：β＝（β１，β２）
Ｔ
，δ＝（δ１，δ２）

Ｔ
，ｗ＝（ｗ１，ｗ２）

Ｔ
，

β、δ为拉格朗日乘子；γ１、γ２＞０为惩罚参数。显
然，鞍点问题式（６）为多变量优化问题，因此可以
利用 ＡＤＭＭ求解：

ｗｋ＋１ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｗ

ｗ ｐ＋
γ２
２
·

　　 ｗ－ ΛαＲ－θｖ
ｋ－δ

ｋ

γ( )
２

２

２

　　　　　　 （７ａ）

ｖｋ＋１ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｖ
〈βｋ，ｖ〉＋

γ１
２ ｖ－

Δ

ｕｋ ２
２－

　　〈δｋ，ΛαＲ－θｖ〉＋
γ２
２ ｗｋ＋１－ΛαＲ－θｖ

２
２ （７ｂ）

ｕｋ＋１ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｕ

λ
２ ｕ－ｆ

２
２－〈β

ｋ
，

Δ

ｕ〉＋

　　
γ１
２ ｖ

ｋ＋１－
Δ

ｕ２
２ （７ｃ）

βｋ＋１ ＝βｋ＋γ１（ｖ
ｋ＋１－

Δ

ｕｋ＋１） （７ｄ）

δｋ＋１ ＝δｋ＋γ２（ｗ
ｋ＋１－ΛαＲ－θｖ

ｋ＋１
） （７ｅ）

下面考虑式（７）中各个子问题的具体求解
过程。

１）求解子问题式（７ａ）
子问题式（７ａ）为经典的 ２ｐ优化问题，近

年来多采用迭代加权阈值方法求解
［１８］
。本文先

将其转化为一个光滑化问题，然后利用半二次方

法求解。下述引理将在数值方法中引用
［１９］
。

引理１　若对于任何 ｐ∈（０，１）和 ｗ∈Ｙ＼

｛（０，０）Ｔ｝，则 ｗ ｐ＝ｍｉｎ
ｗ＞０

ｍ ｗ ２＋ １
ηｍ{ }γ 。

γ＝ ｐ
２－ｐ

，η＝ ２
ｐ
２－ｐ

（２－ｐ）ｐ
ｐ
２－ｐ

。其中，最小值点在

ｍ ＝ｐ
２
ｗ ｐ－２

处达到。

基于引理１，子问题式（７ａ）可转化为

ｍｉｎ
ｗ ∑

Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｗｉ，ｊ

２＋槡
( )ε

         

ｐ

：＝ ｗ ｐ
ε

＋

　　
γ２
２
ｗ－ ΛαＲ－θｖ

ｋ－δ
ｋ

γ( )
２

２

（８）

进一步便有

ｍｉｎ
ｗ，ｍ＞０

ｍ ｗ ２
ε
＋ １
ηｍγ

＋
γ２
２ ｗ (－ ΛαＲ－θｖ

ｋ－

　　δ
ｋ

γ )
２

２

：＝Ｇ（ｍ，ε，ｗ）

式中：γ和 η如引理 １所述。显然该问题为光滑
优化问题，故可交替求解。

算法１　ＡＤＭ求解 ｗ子问题。
初始化：γ２＞０，选择 ｗ

０
和 ε０初始值。

步骤１　执行下述循环：
ｍｋ＋１：＝ａｒｇｍｉｎＧ

ｍ＞０
（ｍ，εｋ，ｗｋ）

εｋ＋１：＝ρεｋ

ｗｋ＋１：＝ａｒｇｍｉｎ
ｗ

Ｇ（ｍｋ＋１，εｋ＋１，ｗ
{

）

式中：ρ∈（０，１）为约束常数。
步骤２　直到满足终止条件，输出 ｗ：＝ｗｋ＋１。
２）求解子问题式（７ｂ）
子问题式（７ｂ）为光滑凸优化问题，其最优化

条件满足：

βｋ＋γ１（ｖ－

Δ

ｕｋ＋１）－ＲθΛαδ
ｋ＋

　　γ２ＲθΛα（ΛαＲ－θｖ－ｗ
ｋ＋１
）＝０ （９）

显然，该问题对应二元线性方程组，其解可

表示为

ｖｋ＋１ ＝（γ１Ｉ＋γ２ＲθΛαΛαＲ－θ）
－１
·

　　（γ１

Δ

ｕｋ＋ＲθΛαδ
ｋ＋γ２ＲθΛαｗ

ｋ＋１－βｋ）（１０）
式中：Ｉ为单位矩阵。

３）求解子问题式（７ｃ）
子问题式（７ｃ）依旧为光滑凸优化问题，其对

应的最优性条件为

λ（ｕｋ＋１－ｆ）＋ｄｉｖβｋ－γ１ｄｉｖ（

Δ

ｕｋ＋１－ｖｋ＋１）＝０

（１１）

由于本文假设的差分离散格式是循环边界条

件，故用快速傅里叶变换求解：

ｕｋ＋１ ＝Ｆ－１ λＦ（ｆ－ｄｉｖβ
ｋ－γ１ｄｉｖｖ

ｋ＋１
）

λＦ（Ｉ）－Ｆγ１
( )Δ

（１２）

式中：Ｆ与 Ｆ－１分别表示傅里叶变换与傅里叶逆
变换；Δ为拉普拉斯算子。

综上，求解问题式（４）的数值算法如下。
算法２　求解问题式（４）。
输入：初始变量 ｖ０、β０、δ０和参数 λ、α、θ、γ１、

γ２，以及最大迭代步数 Ｍａｘｉｔｅｒ和相对误差 Ｒｅｒｒ。
步骤 １　利用算法 １及式（１０）、式（１２）、

式（７ｄ）、式（７ｅ）求解 （ｗｋ＋１，ｖｋ＋１，ｕｋ＋１，βｋ＋１，δｋ＋１）。
步骤 ２　若满足终止条件，算法终止，输出

复原图像 ｕ：＝ｕｋ＋１，否则令 ｋ＝ｋ＋１，返 回

步骤１。

７６４
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３　数值实验

由于本文主要考虑方向性图像，故选取图 ４
所示 ４幅图像作为测试图像，其中图 ４（ａ）、（ｂ）
具有单一的方向特征，图 ４（ｃ）、（ｄ）具有多结构
的方向特征。

实验中基于 ＭＡＴＬＡＢ２０１７（ｂ）进行仿真实
验，并采用信噪比 ＳＮＲ与结构相似度 ＳＳＩＭ来衡
量图像去噪的有效性。另外，若最大迭代次数达

到５００次或相对误差满足下述条件：
ｕｋ＋１－ｕｋ ２

ｕｋ ２

≤１０－５

则算法终止。

图 ４　仿真实验的原始图像

Ｆｉｇ．４　Ｏｒｉｇｉｎａｌｉｍａｇｅｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

３．１　参数选取
模型式（４）和算法２中主要存在尺度参数 α、

旋转角度参数θ、正则化参数λ、指数参数ｐ与罚
参数 γ１、γ２。在这些参数中，λ为主参数，其取值
严重影响数值结果，若太小，则图像过度平滑导

致边缘模糊；若太大，则复原图像趋向于噪声图

像，达不到去噪的目的。有效选取该参数的方法

有 Ｌ曲线方法或广义交叉方法等。然而，由于本
文主要考虑模型的有效性，因此主要采用经验选

取的方法，即在较大的范围［ａ，ｂ］中选取一个小
区间［ｃ，ｄ］使得图像在区间中取得较好的复原结
果。然后令 λ＝（ｃ＋ｄ）／２为最优参数值。针对
方向参数 θ与尺度参数 α，根据图像特征经验性
选取。模型中指数参数 ｐ的取值在影响模型凸性
的同时也能判断是否惩罚图像结构特征的稀疏

性，若 ｐ≥１，则模型为凸性，算法 ２可收敛到初
始问题式（４）的全局最优解，尤其是若 ｐ接近 ２，
则有效保持图像的光滑区域，若 ｐ接近 １，则有
效保持图像的边界区域，反之，若 ｐ∈［０，１），则
此时模型是非凸的，由于其中的梯度算子为差分

形式，因此利用压缩感知理论，可知此时保持图

像的近似常数区域。实验中主要利用图像的结构

特征对 ｐ进行试探性选取。若去噪图像具有较高
的 ＳＮＲ时，选取 ｐ值为最优值。如图 ５所示，在
复原图像 ４（ａ）和（ｂ）时通过比较可以发现，选取
ｐ＝０．６和ｐ＝１．８比较合适。针对罚参数γ１与γ２，

图 ５　ＤＴＶＰ模型去噪过程中 ＳＮＲ随参数 ｐ的变化

Ｆｉｇ．５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＳＮＲｗｉｔｈｐｄｕｒｉｎｇ

ｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂｙＤＴＶＰｍｏｄｅｌ

实验中也采用经验选取方法，本文针对不同数据

的实验在［０．０３，２２］之间选取。
３．２　实验比较与分析

文献［７］利用半隐式梯度下降法求解，而该
模型可以归类于本文 ｐ＝１的情况，因此本文利
用 ＡＤＭＭ求解，记为 ＡＤＭＭＤＴＶ，并与 ＲＯＦ模
型和 ＤＴＶ去噪模型进行比较。

本文采用信噪比 ＳＮＲ和结构相似度 ＳＳＩＭ客
观评价质量指标对各种图像处理结果进行评价，如

表１所示。评价去噪效果时，ＳＮＲ和 ＳＳＩＭ的值越
大，表明去噪效果越好。本文中选取不同的图像

分别加入不同强度的噪声（噪声方差 σ＝０．０１、
０．０５、０．１）进行实验，表１总结了不同去噪算法对
不同图像实验结果的信噪比 ＳＮＲ和结构相似度
ＳＳＩＭ值的比较结果。可以看出，ＤＴＶ、ＡＤＭＭＤＴＶ
和 ＤＴＶＰ去噪模型的 ＳＮＲ明显高于 ＲＯＦ模型，而
且 ＤＴＶＰ去噪模型比 ＤＴＶ和 ＡＤＭＭＤＴＶ去噪模
型的 ＳＮＲ和 ＳＳＩＭ 数值都大，从侧面反映出
ＤＴＶＰ去噪模型的去噪效果更好，不仅可以去除
噪声影响，还可以重建出更多清晰的高频段纹理，

当图像纹理越强时，去噪性能越优。所加噪声为

σ＝０．０１时，对于图４中方向单一的图像（见图４（ａ）、
（ｂ）），纹理性较弱，图像存在大面积平滑区域，
ＤＴＶ、ＡＤＭＭＤＴＶ和 ＤＴＶＰ去噪模型去噪获得的

８６４
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ＳＮＲ高于 ＲＯＦ模型不足 １ｄＢ，ＤＴＶ、ＡＤＭＭＤＴＶ
和 ＤＴＶＰ去噪模型之间的 ＳＮＲ不太明显。对于
图１中具有多结构的方向图像（见图 ４（ｃ）、（ｄ）），
图像纹理性较强，因此更能体现模型的优越性，

ＤＴＶＰ模型的 ＳＮＲ高于 ＲＯＦ模型１．５ｄＢ左右。
从图 ６中的实验结果可以看出，ＲＯＦ、ＤＴＶ

和 ＡＤＭＭＤＴＶ的残差图像灰度值较大，且波动
较大，而 ＤＴＶＰ的残差图像灰度值较小，图像偏
暗，波动较小。残差图像灰度值越小，图像去噪

效果越好。实验结果表明，ＤＴＶＰ去噪模型去噪
的效果明显优于 ＲＯＦ模型和 ＤＴＶ去噪模型，去
噪后的图像纹理信息得到更好地保持。仿真实验

中所加噪声为 σ＝０．０５，尺度参数 α＝２，旋转角

度参数 θ＝０．５π，指数参数 ｐ＝０．８。
本文以图４（ｂ）为例对图像去噪前后的结果进

行对比，如图 ７所示。经过 ＲＯＦ、ＤＴＶ、ＡＤＭＭ
ＤＴＶ和 ＤＴＶＰ去噪实验结果的 ＳＮＲ和 ＳＳＩＭ分别
为２１．３５０５ｄＢ、２１．５３０８ｄＢ、２１．８０４４ｄＢ、２２．０２４１ｄＢ、
０．６５２１、０．６７３２、０．６８２２和０．７０１４。这从定量描
述中反映出 ＤＴＶＰ算法相比 ＲＯＦ、ＤＴＶ、ＡＤＭＭ
ＤＴＶ算法重建效果更佳。另外可以看到 ＤＴＶＰ的
去噪效果最好，不仅提高了图像的清晰度，而且

保留了图像的纹理信息。仿真实验中所加噪声

σ＝０．０１，尺度参数 α＝２．３，旋转角度参数 θ＝
０．７５π，指数参数 ｐ＝１．８９。

本文以图４（ｄ）为例对图像去噪前后的结果

表 １　不同去噪模型去噪后所得的 ＳＮＲ和 ＳＳＩＭ 比较

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳＮＲａｎｄＳＳＩＭ ｏｂｔａｉｎｅｄａｆｔｅｒｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｎｏｉｓｉｎｇｍｏｄｅｌｓ

图像 模型
ＳＮＲ／ｄＢ ＳＳＩＭ

σ＝０．０１ σ＝０．０５ σ＝０．１ σ＝０．０１ σ＝０．０５ σ＝０．１

图４（ａ）

ＲＯＦ １８．８４６５ １４．８７３３ １３．４１５７ ０．７５７９ ０．４６１０ ０．３３２２
ＤＴＶ １９．８２３９ １５．９７１４ １４．３０１１ ０．７９２０ ０．５５４５ ０．４２８４
ＡＤＭＭＤＴＶ １９．８９６０ １６．０６０４ １４．３８１１ ０．７９６２ ０．５６０１ ０．４３８９
ＤＴＶＰ １９．９２３１ １６．２１９２ １４．６０７０ ０．８０００ ０．５９１５ ０．４８４１

图４（ｂ）

ＲＯＦ ２１．３５０５ １９．２１０５ １８．４１４８ ０．６５２１ ０．５１１８ ０．４６２０
ＤＴＶ ２１．５３０８ １９．３４４０ １８．４７８３ ０．６７３２ ０．５３２０ ０．４８３０
ＡＤＭＭＤＴＶ ２１．８０４４ １９．８４２５ １９．１４９４ ０．６８２２ ０．５５３５ ０．５０８３
ＤＴＶＰ ２２．０２４１ ２０．２２４６ １９．５０９４ ０．７０１４ ０．５７８０ ０．５３４２

图４（ｃ）

ＲＯＦ １９．０９４０ １２．５３４０ ０９．６８４７ ０．９８２６ ０．９２２５ ０．８５４２
ＤＴＶ １９．３１４８ １２．７５５５ ９．８８０８ ０．９８３５ ０．９２６２ ０．８６０４
ＡＤＭＭＤＴＶ １９．５３７１ １２．９０８６ １０．０５４３ ０．９８４３ ０．９２８６ ０．８６５５
ＤＴＶＰ ２０．２５１９ １３．５６７８ １０．４４６６ ０．９８６６ ０．９３８３ ０．８７６１

图４（ｄ）

ＲＯＦ １９．４２８８ １４．９０３９ １３．１９６０ ０．８５１０ ０．６４２０ ０．４８６９
ＤＴＶ ２０．４８３１ １５．８０５８ １３．８８７４ ０．８８４４ ０．７０３９ ０．５７３８
ＡＤＭＭＤＴＶ ２０．６９９０ １６．０１６１ １４．０１１２ ０．８８９１ ０．７１２０ ０．５８６４
ＤＴＶＰ ２０．９２５７ １６．３２５７ １４．３５７３ ０．８９６１ ０．７４０７ ０．６２２７

图 ６　不同去噪模型去噪后的残差图像比较

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｅｒｅｓｉｄｕａｌｉｍａｇｅａｆｔｅｒｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｎｏｉｓｉｎｇｍｏｄｅｌｓ

图 ７　不同去噪模型去噪后的复原图像比较

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｅｒｅｓｔｏｒｅｄｉｍａｇｅｓａｆｔｅｒｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｎｏｉｓｉｎｇｍｏｄｅｌｓ

９６４
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进行对比，如图 ８所示。从处理结果可看出，噪
声基本被抑制，并且图像的边缘和细节特征也得

到保留。可近一步说明，本文的模型有效地将噪

声图像基本恢复到接近于原图。

图 ８　不同去噪模型去噪后的直方图比较

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｅｈｉｓｔｏｇｒａｍｓａｆｔｅｒｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｎｏｉｓｉｎｇｍｏｄｅｌｓ

４　结　论

本文通过分析 ＲＯＦ模型和 ＤＴＶ去噪模型，
针对其不足，提出了正则项基于参数 ｐ的自适应
模型，并通过实验证明：

１）具有全变分去噪模型的优点，更好地去
除平滑区域的噪声，降低了全变分模型引入的阶

梯效应。

２）具有 ＤＴＶ去噪模型的优点，同时可以更
好地刻画图像的结构信息。

仿真实验表明，本文提出的正则项基于参数

ｐ的自适应方法降噪效果明显优于 ＲＯＦ模型和
ＤＴＶ去噪模型，在去噪的同时保留了更多的图像
细节信息，去除噪声更充分，获得更高的峰值信

噪比和结构相似度。当图像纹理方向性越明显

时，去噪优越性越明显，主观视觉效果方面更

佳。另外，实验表明针对方向性明显的图像通常

取较大的权重 α，以利于模型对应的偏微分方程
沿边界切线方向扩散，进而达到保持图像边缘的

目的，同时针对该类图像可以有效地判断方向角

θ。然而，对于结构比较复杂和噪声较大的图像，
权参数 α与方向角 θ的判断更具有挑战性。因
此，下一步工作将研究如何结合图像的结构特征

建立权重 α与方向角 θ具有自适应选取性质的图
像复原模型。
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激发跃迁速率对热力学非平衡氮气

紫外辐射的影响

吴杰１，２，３，余西龙１，２，，段然３，朱希娟３，李霞３，马静３
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　　摘　　　要：基于氮气的碰撞辐射（ＣＲ）模型，计算了速度为 ６．２ｋｍ／ｓ、初始压力为
１３３Ｐａ的高超声速流动激波中 Ｎ２和 Ｎ

＋
２ 分子电子能级的分布情况，分析了不同激发跃迁速率

模型对电子能级分布及辐射光谱模拟的影响。针对流动中热力学非平衡区域和平衡区域，在

３００～４４０ｎｍ的辐射光谱开展了逐线法的数值模拟，并与激波管实验测量光谱进行了对比。
结果表明，目前的激发跃迁速率均存在偏差，综合 Ｐａｒｋ模型的爱因斯坦系数和 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型
的碰撞激发速率可以得到与实验结果最为接近的辐射光谱。

关　键　词：氮气；热力学非平衡；碰撞辐射（ＣＲ）模型；紫外辐射；激发速率
中图分类号：Ｖ４１１．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４７２０６

　　在飞行器再入大气时的热防护问题研究中，
高温非平衡空气的辐射加热作用十分重要

［１４］
。

而要计算再入高超声速绕流场的辐射首先需要确

定热力学非平衡状态下空气中原子、分子的能级

分布情况。因为此时原子、分子能量交换的弛豫

时间与高超声速的流动特征时间可比拟，所以振

动温度、平动温度、转动温度无法达成一致，各自

由度能级分布偏离 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布。
对于高超声速流动过程中的热力学非平衡分

子能级分布，一般认为分子的振动、转动能级满足

各自温度下的 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布，而电子能级则会
明显偏离电子温度的 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布，后来也有
人认为振转能级也会偏离 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布［５］

。对

于无法用温度简单描述的能级分布情况，目前主

要采用碰撞辐射（ＣｏｌｌｉｓｉｏｎａｌＲａｄｉａｔｉｖｅ，ＣＲ）模型
计算能级分布

［６７］
。ＣＲ模型通过计算各类能够

影响能级数密度的微观过程速率，从而建立控制

方程，来计算各能级分布。求解过程中，认为能级

分布计算可以与流场计算解耦，同时假设能级变

化处于准稳态（ＱＳＳ）。影响 ＣＲ模型精度的最大
因素就是对各能级跃迁微观过程速率的描述。许

多人通过量子力学 ａｂｉｎｉｔｉｏ的方法或实验测量的
方法获取这些跃迁的速率，但是不同方法得到的

速率一般都有巨大差异
［８９］
。

本文针对１９９１年 Ｓｈａｒｍａ和 Ｇｉｌｌｅｓｐｉｅ［１０］通过
电弧驱动激波管（ＥｌｅｃｔｒｉｃＡｒｃｄｒｉｖｅｎＳｈｏｃｋＴｕｂｅ，
ＥＡＳＴ）实验获得的高超声速流平衡和非平衡状态
下的辐射光谱，基于 ＱＳＳ假设下的 ＣＲ模型，分析
了不同的氮气碰撞激发、辐射跃迁速率模型得到

的 Ｎ２、Ｎ
＋
２ 分子电子能级分布及紫外辐射光谱。

并将理论计算光谱与实验测量结果进行了对比分

析，找出了与实验结果最为接近的速率计算模型。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903006&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ３期 吴杰，等：激发跃迁速率对热力学非平衡氮气紫外辐射的影响

１　理论模型

１．１　碰撞辐射模型
对于不满足 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布的分子能级分

布，一般采用建立速率方程的方法计算各能级的

数密度。速率方程需要考虑影响多种能级的激

发、退激过程，包括电子碰撞激发、重粒子碰撞激

发、自发辐射跃迁、碰撞离解。

建立速率方程如下：

Ｎｉ
ｔ
＝∑

ｍ

ｊ＝１
Ｋ（ｊ，ｉ）ＮｊＮｅ＋Ｋ（ｃ，ｉ）Ｎ

＋Ｎ２ｅ＋∑
ｍ

ｊ＝１
Ａ（ｊ，ｉ）Ｎｊ－

　　∑
ｍ

ｊ＝１
Ｋ（ｉ，ｊ）ＮｉＮｅ－Ｋ（ｉ，ｃ）ＮｉＮｅ－∑

ｍ

ｊ＝１
Ａ（ｉ，ｊ）Ｎｉ

（１）
式中：Ｎｉ为 ｉ能级数密度，ｃｍ

－３
；Ｎｅ为电子数密度，

ｃｍ－３；Ｋ（ｉ，ｊ）为碰撞跃迁速率，ｃｍ３／ｓ；Ｎ＋为离子数密
度，ｃｍ－３；Ｋ（ｉ，ｃ）为碰撞离解速率，ｃｍ３／ｓ；Ａ（ｉ，ｊ）为自
发辐射跃迁速率，ｓ－１。

对该方程的求解基于 ＱＳＳ假设，认为各类激
发过程的速率一般远大于 ｉ能级数密度的变化
率，因此认为

Ｎｉ
ｔ
≈０ （２）

速率方程简化为一般的代数方程，可方便地

进行求解。

１．２　碰撞激发速率模型

基于麦克斯韦速度分布率，Ｎ２、Ｎ
＋
２ 与电子和

重粒子碰撞的激发速率系数可表示为

Ｋ＝８π

槡ｍ
１
２π( )ｋＴ

３／２

∫
∞

０
σｅｘｐ －Ｅ( )ｋＴＥｄＥ （３）

式中：ｍ为碰撞粒子质量；Ｔ为温度；σ为激发截
面积；Ｅ为 碰 撞 能 量；ｋ为 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ常 数。
Ｐａｒｋ［６，１１］在１９８４年公布的 ＮＥＱＡＩＲ代码中使用
类氢粒子的非弹性碰撞模型计算了碰撞激发截面

积，并得到了激发速率系数。２００８年，Ｐａｒｋ［１２１３］基
于实验测量数据对激发截面积进行了修正。１９９９
年，Ｔｅｕｌｅｔ等［１４］

基于 ＷＴＣＳ（ＷｅｉｇｈｔｅｄＴｏｔａｌＣｒｏｓｓ
Ｓｅｃｔｉｏｎ）方法计算了双原子分子与电子碰撞的激发
和离解速率。２００６年，Ｊｏｈｎｓｔｏｎ［１５］基于 Ｔｅｕｌｅｔ的理
论模型，结合最新的实验测量结果选取了一套分子

与电子、重粒子碰撞激发、离解的速率系数。

以对 Ｎ＋２ １－谱带辐射影响很大的 Ｎ
＋
２（Ｘ）＋

ＭＮ＋２（Ｂ）＋Ｍ（Ｍ包括电子和重粒子）过程为
例，各不同激发速率系数随温度的变化规律如

图１所示，图中横轴表示平动温度 Ｔ＝振动温度
Ｔｒ＝电子温度 Ｔｅ。

图 １　Ｎ＋２（ＸＢ）电子态的碰撞激发速率系数

随温度的变化

Ｆｉｇ．１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｃｏｌｌｉｓｉｏｎｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｒａｔｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｒｏｍＮ＋２（ＸＢ）ｓｔａｔｅｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

在本文分析的激波管实验中，重粒子的数密

度比电子约大 ３个量级。从图 １可以看出，重粒
子碰撞激发的效果与电子碰撞同等重要，需要同

时考虑
［１６］
。对于不同的速率系数模型，同一状态

下的激发速率系数差别是很大的。如果激发速率

过大，仿真结果将始终处于平衡状态，无法反映恰

当的非平衡效应发生过程。而如果激发速率过

小，针对平衡态的仿真结果也将偏离 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ
分布，背离真实情况。

２　理论仿真和对比

Ｓｈａｒｍａ和 Ｇｉｌｌｅｓｐｉｅ［１０］基于 ＥＡＳＴ激波管模拟
了纯氮气的高超声速流动，实验采用 ０．６４ＭＪ
４０ｋＶ电容器组供电，激波速度达到 ６．２ｋｍ／ｓ，初
始压力为１３３Ｐａ，高度约为４７ｋｍ大气的压力。实
验通过设置２套光谱仪实现在一次激波实验中测
量２个不同延时的光谱。第 １处光谱测量延时为
辐射峰值前４０～５０ｎｓ，约在激波后１ｃｍ处，曝光时
间为２００ｎｓ，代表流动非平衡区域；第２处光谱测量
延时为为辐射峰值后２．５～３μｓ，约在激波后３０ｃｍ
处，曝光时间为 ２．５μｓ，代表流动平衡区域。光谱
测量的范围从 ３００～４４０ｎｍ，光谱分辨率达到
０．５ｎｍ，主要测量到了 Ｎ＋２ 的１－谱带及 Ｎ２的 ２＋
谱带，还有部分杂质 ＣＮ的影响。针对测量到的辐
射谱带，本文主要电子能级的分布如表１所示。

本文模型仅考虑分子电子能级的 ＮｏｎＢｏｌｔｚ
ｍａｎｎ分布，认为振转能级均满足 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布。

３７４
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表 １　计算考虑电子能态

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓｔａｔｅｓｉｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

能态 电子态 Ｅｅ／ｃｍ
－１ 简并度

Ｎ２

Ｘ１Σ＋ｇ ０ １
Ａ３Σ＋ｕ ４９７５４ ３
Ｂ３Πｕ ５９３０６ ６
Ｃ３Πｕ ８８９７７ ６

Ｎ＋２

Ｘ２Σ＋ｇ ０ ２
Ａ２Πｕ ９１６７ ４
Ｂ２Σ＋ｕ ２５４６１ ４
Ｃ２Σ＋ｕ ６４６０８ ４

２．１　平衡区辐射光谱
基于流场计算结果，平衡区温度为 ６４６４Ｋ。

基于分子电子能级的 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布，采用逐线
法

［１７］
计算分子的辐射光谱与实验测量结果对比

如图２所示。
在３８０～３９０ｎｍ的位置，辐射光谱受到激波

管中常见的杂质 ＣＮ的 Ｖｉｏｌｅｔ谱带影响，本文假
设 ＣＮ物质的量浓度为８．５×１０－６，得到了与实验
结果较为匹配的辐射光谱。

采用 ＣＲ模型对平衡态下的能级分布开展计
算，得到能级分布如表２所示，Ｎｉｅ为能级 ｉ三温度
Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布下的能级数密度，Ｎｉ为能级 ｉ非平
衡能级数密度。

可见对于 Ｎ＋２，Ｐａｒｋ模型具有足够大的碰撞
激发速率，可以在平衡态下计算得到满足 Ｂｏｌｔｚ
ｍａｎｎ的数密度分布。Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型对于低能态
的能级处理较好，只在 Ｂ２Σ＋ｕ 能级上存在一定误

差。对于 Ｎ２，Ｐａｒｋ模型认为 Ｃ
３Πｕ能级具有很高

的能量，极易发生离解，其能级分布满足与 Ｎ原
子的 Ｓａｈａ方程，其他能级才使用 ＣＲ模型计算。
而 Ｐａｒｋ模型得到的结果在各能级均存在一定的
误差，而Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型针对低能级具有较好的

图 ２　平衡区测量与计算辐射光谱

Ｆｉｇ．２　Ｍｅａｓｕｒｅｄａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒａｄｉａｔｉｏｎｓｐｅｃｔｒａｉｎ

ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍａｒｅａ

表 ２　不同理论模型计算的平衡区分子能级分布

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｏｌｅｃｕｌａｒｅｎｅｒｇｙｌｅｖｅｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎ

ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｒｅｇｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓ

能态 Ｎｉｅ／ｃｍ
－３

Ｐａｒｋ模型 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型

Ｎｉ／ｃｍ
－３ Ｎｉ／Ｎｉｅ Ｎｉ／ｃｍ

－３ Ｎｉ／Ｎｉｅ

Ｎ＋２（Ｘ） １．３６×１０１３ １．３６×１０１３ １．００ １．３６×１０１３ １．００

Ｎ＋２（Ａ） ４．６８×１０１２ ４．６７×１０１２ １．００ ４．６８×１０１２ １．００

Ｎ＋２（Ｂ） ４．０３×１０１０ ３．９７×１０１０ ０．９９ ２．３５×１０１０ ０．５８

Ｎ２（Ｘ） ３．２４×１０１７ ３．２４×１０１７ １．００ ３．２４×１０１７ １．００

Ｎ２（Ａ） ３．６４×１０１３ ２．９２×１０１３ ０．８０ ３．６６×１０１３ １．０１

Ｎ２（Ｂ） ６．３２×１０１２ ５．１１×１０１２ ０．８１ ６．２８×１０１２ ０．９９

Ｎ２（Ｃ） ２．５５×１０１１ ２．０４×１０１１ ０．８０ ２．５２×１０１０ ０．１０

精度，但是针对 Ｃ３Πｕ电子态则有极大的误差。
２．２　非平衡区辐射光谱

针对激波层非平衡区，平动温度为１１６０５Ｋ，Ｎ２
的振动温度为 ８０９８Ｋ，Ｎ＋２ 的振动温度为 ９３６４Ｋ，
电子温度与振动温度一致。

在激波管实验中非平衡区域的物理状态下，

不同模型碰撞激发速率系数如表３所示。
Ｐａｒｋ模型认为 Ｎ２的 Ｃ

３Πｕ能级由于具有接
近离解限的电子能级，其能级分布应该与 Ｎ原子
达到离解平衡，满足 Ｓａｈａ方程，不需要参与到速
率方程的求解中。因此并没有计算与 Ｃ３Πｕ能级
相关的激发速率。

各模型计算的 Ｎ＋２１－谱带、Ｎ２２＋及１＋谱带
跃迁的高低电子能级数密度如表４所示。

按上述能级分布计算的辐射光谱与实验测量

结果的对比如图３所示。
Ｐａｒｋ模型对于 Ｎ＋２ 的碰撞激发速率计算过

大，导致在非平衡区域 Ｎ＋２ 依然按平衡态分布，使

得 Ｎ＋２ 的辐射光谱远大于测量光谱。Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模
型计算得到数密度与测量光谱匹配较好。而对于

Ｎ２的 Ｃ
３Πｕ态，２个模型过于低估其数密度分布，

导致 Ｎ２的辐射光谱远低于测量光谱。
２．３　速率系数

Ｐａｒｋ模型对于 Ｎ＋２ 的激发速率计算过大，致

使在平衡和非平衡区域 Ｎ２＋的能级均呈现 Ｂｏｌｔｚ
ｍａｎｎ分布，而对于 Ｎ２的激发速率计算过小，致使
平衡区 Ｎ２能级分布达不到 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布，而非
平衡区高态能级分布过低。

Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型对于 Ｎ＋２ 非平衡区的辐射有精

确的计算，在平衡区对 Ｂ２Σ＋ｕ 能级的数密度计算
稍微偏低。而对于 Ｎ２的不管是平衡还是非平衡

区域，Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型都过低的仿真了 Ｃ３Πｕ态的能
级分布。这是由于Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型认为Ｎ２分子从

４７４
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表 ３　不同模型碰撞激发速率系数的计算结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｒａｔｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ ｃｍ３·ｓ－１

Ｎ＋２ 反应过程
碰撞激发速率系数

Ｐａｒｋ模型 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型
Ｎ２反应过程

碰撞激发速率系数

Ｐａｒｋ模型 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型

Ｎ＋２（Ｘ）＋ｅ
－Ｎ＋２（Ａ）＋ｅ

－ ２．９×１０－７ １．７×１０－１１ Ｎ２（Ｘ）＋ｅ
－Ｎ２（Ａ）＋ｅ

－ ９．１×１０－１３ １．４×１０－１２

Ｎ＋２（Ｘ）＋ｅ
－Ｎ＋２（Ｂ）＋ｅ

－ ４．９×１０－８ ３．２×１０－１０ Ｎ２（Ｘ）＋ｅ
－Ｎ２（Ｂ）＋ｅ

－ ３．３×１０－１３ ４．７×１０－１３

Ｎ＋２（Ｘ）＋ｅ
－Ｎ＋２（Ｃ）＋ｅ

－ ３．６×１０－９ ３．２×１０－１１ Ｎ２（Ｘ）＋ｅ
－Ｎ２（Ｃ）＋ｅ

－ － １．３×１０－１５

Ｎ＋２（Ａ）＋ｅ
－Ｎ＋２（Ｂ）＋ｅ

－ ８．８×１０－７ ８．１×１０－１１ Ｎ２（Ａ）＋ｅ
－Ｎ２（Ｂ）＋ｅ

－ ２．４×１０－９ ９．４×１０－１０

Ｎ＋２（Ａ）＋ｅ
－Ｎ＋２（Ｃ）＋ｅ

－ ２．７×１０－８ ８．３×１０－１１ Ｎ２（Ａ）＋ｅ
－Ｎ２（Ｃ）＋ｅ

－ － １．１×１０－１０

Ｎ＋２（Ｂ）＋ｅ
－Ｎ＋２（Ｃ）＋ｅ

－ ２．５×１０－７ ４．３×１０－１０ Ｎ２（Ｂ）＋ｅ
－Ｎ２（Ｃ）＋ｅ

－ － ６．３×１０－９

Ｎ＋２（Ｘ）＋ｅ
－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ ４．２×１０－１２ １．６×１０－１３ Ｎ２（Ｘ）＋ｅ

－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ １．２×１０－１６ ４．１×１０－１５

Ｎ＋２（Ａ）＋ｅ
－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ １．５×１０－１１ １．７×１０－１２ Ｎ２（Ａ）＋ｅ

－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ ３．８×１０－１３ １．７×１０－１０

Ｎ＋２（Ｂ）＋ｅ
－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ １．１×１０－１０ ３．２×１０－１２ Ｎ２（Ｂ）＋ｅ

－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ １．６×１０－１２ １．８×１０－１１

Ｎ＋２（Ｃ）＋ｅ
－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ ３．９×１０－９ １．０×１０－１０ Ｎ２（Ｃ）＋ｅ－Ｎ＋Ｎ＋ ＋ｅ－ － ６．３×１０－９

Ｎ＋２（Ｘ）＋ＭＮ
＋
２（Ａ）＋Ｍ １．１×１０－１２ ３．０×１０－１２ Ｎ２（Ｘ）＋ＭＮ２（Ａ）＋Ｍ ５．６×１０－１４ ２．５×１０－１７

Ｎ＋２（Ｘ）＋ＭＮ
＋
２（Ｂ）＋Ｍ ４．１×１０－１３ １．９×１０－１３ Ｎ２（Ｘ）＋ＭＮ２（Ｂ）＋Ｍ １．７×１０－１４ ０

Ｎ＋２（Ｘ）＋ＭＮ
＋
２（Ｃ）＋Ｍ ３．２×１０－１４ ０ Ｎ２（Ｘ）＋ＭＮ２（Ｃ）＋Ｍ － ０

Ｎ＋２（Ａ）＋ＭＮ
＋
２（Ｂ）＋Ｍ ８．１×１０－１３ ０ Ｎ２（Ａ）＋ＭＮ２（Ｂ）＋Ｍ ５．８×１０－１２ ４．５×１０－１２

Ｎ＋２（Ａ）＋ＭＮ
＋
２（Ｃ）＋Ｍ ８．２×１０－１４ ０ Ｎ２（Ａ）＋ＭＮ２（Ｃ）＋Ｍ － ０

Ｎ＋２（Ｂ）＋ＭＮ
＋
２（Ｃ）＋Ｍ ３．８×１０－１３ ０ Ｎ２（Ｂ）＋ＭＮ２（Ｃ）＋Ｍ － １．５×１０－１２

Ｎ＋２（Ｘ）＋ＭＮ＋Ｎ
＋ ＋Ｍ ８．８×１０－１４ ６．９×１０－１８ Ｎ２（Ｘ）＋ＭＮ＋Ｎ

＋ ＋Ｍ ４．６×１０－１５ ０
Ｎ＋２（Ａ）＋ＭＮ＋Ｎ

＋ ＋Ｍ ３．６×１０－１３ ２．１×１０－１６ Ｎ２（Ａ）＋ＭＮ＋Ｎ
＋ ＋Ｍ ３．２×１０－１１ ０

Ｎ＋２（Ｂ）＋ＭＮ＋Ｎ
＋ ＋Ｍ ４．４×１０－１２ ５．３×１０－１６ Ｎ２（Ｂ）＋ＭＮ＋Ｎ

＋ ＋Ｍ １．７×１０－１０ ０
Ｎ＋２（Ｃ）＋ＭＮ＋Ｎ

＋ ＋Ｍ ２．５×１０－１０ １．４×１０－１４ Ｎ２（Ｃ）＋ＭＮ＋Ｎ
＋ ＋Ｍ － ０

表４　不同理论模型计算的非平衡区分子电子能级数密度

Ｔａｂｌｅ４　Ｍｏｌｅｃｕｌａｒｅｌｅｃｔｒｏｎｅｎｅｒｇｙｌｅｖｅｌｄｅｎｓｉｔｙｉｎ

ｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｒｅｇｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓ

能态 Ｎｉｅ／ｃｍ
－３

Ｐａｒｋ模型 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型

Ｎｉ／ｃｍ
－３ Ｎｉ／Ｎｉｅ Ｎｉ／ｃｍ

－３ Ｎｉ／Ｎｉｅ

Ｎ＋２（Ｘ） １．２２×１０１４ １．１２×１０１４ ０．９２ １．２３×１０１４ １．０１

Ｎ＋２（Ａ） ６．３１×１０１３ ６．３１×１０１３ １．００ ６．２３×１０１３ ０．９９

Ｎ＋２（Ｂ） １．１３×１０１２ １．１３×１０１２ １．００ ３．９６×１０１１ ０．３５

Ｎ２（Ｘ） ４．３３×１０１７ ４．４４×１０１７ １．０３ ４．３３×１０１７ １．００

Ｎ２（Ａ） ４．５６×１０１４ ４．４３×１０１３ ０．１０ ３．９９×１０１４ ０．８８

Ｎ２（Ｂ） １．２１×１０１４ ３．６４×１０１２ ０．０３ １．０５×１０１４ ０．８７

Ｎ２（Ｃ） ７．４７×１０１２ ５．０５×１０１０ ０．０１ １．３７×１０１２ ０．１８

Ｃ３Πｕ到 Ｂ
２Σ＋ｕ 电子态自发跃迁过程的速率系数

高达２．６×１０７ｓ－１。而 Ｐａｒｋ模型认为该速率只有
５８８０ｓ－１。对于该过程速率的过高估计使得Ｃ３Πｕ
态很快发生向下跃迁，能级数密度远低于真实

图 ３　不同理论模型计算的非平衡区域辐射

光谱与实验测量结果比较

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｒａｄｉａｔｉｏｎｓｐｅｃｔｒａ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ

情况。如果采用 Ｐａｒｋ模型的爱因斯坦系数替换
Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型原有的系数，所得结果如表５所示。

表 ５　修改后的速率模型计算的分子电子能级数密度

Ｔａｂｌｅ５　Ｍｏｌｅｃｕｌａｒｅｎｅｒｇｙｌｅｖｅｌｄｅｎｓｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｍｏｄｉｆｉｅｄｒａｔｅｍｏｄｅｌ

能态
平衡区 非平衡区

Ｎｉｅ／ｃｍ
－３ Ｎｉ／ｃｍ

－３ Ｎｉ／Ｎｉｅ Ｎｉｅ／ｃｍ
－３ Ｎｉ／ｃｍ

－３ Ｎｉ／Ｎｉｅ

Ｎ＋２（Ｘ） １．３６×１０１３ １．３６×１０１３ １．００ １．２２×１０１４ １．２３×１０１４ １．０１
Ｎ＋２（Ａ） ４．６８×１０１２ ４．６８×１０１２ １．００ ６．３１×１０１３ ６．２３×１０１３ ０．９９
Ｎ＋２（Ｂ） ４．０３×１０１０ ２．３５×１０１０ ０．５８ １．１３×１０１２ ３．９６×１０１１ ０．３５
Ｎ２（Ｘ） ３．２４×１０１７ ３．２４×１０１７ １．００ ４．３３×１０１７ ４．３３×１０１７ １．００
Ｎ２（Ａ） ３．６４×１０１３ ３．７０×１０１３ １．０２ ４．５６×１０１４ ３．８７×１０１４ ０．８５
Ｎ２（Ｂ） ６．３２×１０１２ ６．３６×１０１２ １．０１ １．２１×１０１４ １．０１×１０１４ ０．８３
Ｎ２（Ｃ） ２．５５×１０１１ ２．６６×１０１１ １．０４ ７．４７×１０１２ ５．２２×１０１２ ０．７０

５７４
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　　将 Ｐａｒｋ模型的爱因斯坦系数代入 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ
模型后，在平衡区能够得到 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布。在
非平衡区按照表 ５的能级分布，计算得到的光谱
如图４所示。

经过修改之后采用 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ参数的 ＣＲ模型
可以得到更接近实验结果的辐射光谱，尤其在谱

带峰值位置与实验测量结果有较好匹配，只在谱

带侧翼偏差较大，如３００～３１０ｎｍ波段。

图 ４　采用修改模型计算的非平衡区域辐射光谱与

实验测量结果比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒａｄｉａｔｉｏｎｓｐｅｃｔｒａｏｆｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ａｒｅａｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｍｏｄｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

３　结　论

１）通过比较激波管中激波不同位置的光谱，
可以发现在激波头部位置确实存在热力学非平衡

的区域。在这个能量刚刚被剧烈激发的区域，不

仅电子、振动、转动各自由度之间能量无法平衡，

电子能级的高能态也没有被充分激发，能级分布

只有３温度 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布的 ３５％（Ｎ＋２Ｂ
２Σ＋ｕ）和

７０％（Ｎ２Ｃ
３Πｕ）。

２）为描述激波中的非平衡过程，需要引入对
微观过程精细计算的 ＣＲ模型，而 ＣＲ模型的精度
就很大程度上依赖于各微观过程速率的精度。通

过本文的工作可以发现，Ｐａｒｋ模型对各类碰撞激
发过程的速率都有过高的计算，使得即使在非平

衡区域也很难仿真出偏离 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ的能级分
布。Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模型通过收集各类实验与仿真的激
发速率得到相对较好的速率参数集，但是对 Ｎ２
（Ｃ）Ｎ２（Ｂ）＋ｈｖ自发跃迁过程爱因斯坦系数的
错误设置极大地影响了仿真的光谱结果。本文发

现，综合 Ｐａｒｋ模型的爱因斯坦系数和 Ｊｏｈｎｓｔｏｎ模
型的碰撞激发速率可以得到与激波管实验最为匹

配的理论计算结果。

３）本文的计算只考虑电子能级的非 Ｂｏｌｔｚ
ｍａｎｎ分布，振动和转动能级均认为其满足于各组
分的振动温度和平动温度的 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分布。本
文理论计算的振动跃迁峰值与实验测量结果匹配

得较好，说明在计算的物理状态下 Ｎ＋２ 和 Ｎ２电子
激发态的振动能级分布基本满足 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ分
布。但在各振动跃迁谱带的翼侧，即高振动能级

主要贡献的谱段，理论计算与测量结果存在一定

偏差。Ｎ＋２ 的 １－谱带的侧翼辐射偏差较小，而
Ｎ２２＋谱带的侧翼，尤其是３００～３１０ｎｍ波段理论
计算偏差较大。
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循环电载荷下大功率 ＬＥＤ金引线疲劳
断裂寿命预测

樊嘉杰１，２，，李磊２，钱诚３，胡爱华４，樊学军５，张国旗６

（１．河海大学 机电工程学院，常州 ２１３０２２；　２．常州市武进区半导体照明应用技术研究院，常州 ２１３１６１；

３．北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３；　４．福建鸿博光电科技有限公司，福州 ３５０００８；

５．美国拉玛尔大学 机械工程系，博蒙特 ７７７１０；　６．荷兰代尔夫特理工大学 ＥＥＭＣＳ学院，代尔夫特 ２６２８）

　　摘　　　要：随着大功率发光二极管（ＬＥＤ）在照明领域的普及与广泛应用，可靠性逐渐
成为研究的重点。大功率 ＬＥＤ封装器件中金引线疲劳断裂失效一直是制约其可靠性的重要
因素。通过针对大功率 ＬＥＤ封装器件中的金引线力学仿真与功率循环试验相结合的方法，首
先确定循环电载荷条件下该型 ＬＥＤ的主要失效原因为金引线疲劳断裂，其次提出基于电流加
速模型的加速因子提取方法和基于应变幅值的 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ解析寿命预测方法，最终完成对
ＬＥＤ金引线疲劳断裂寿命的预测和试验验证。研究结果表明：所提方法具有较高的寿命预测
精度，可以满足大功率 ＬＥＤ封装器件可靠性快速、准确评估的要求。

关　键　词：大功率发光二极管 （ＬＥＤ）；金引线；疲劳断裂；寿命预测；可靠性
中图分类号：ＴＮ３１２．８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４７８０８

　　凭借高光效、小体积、长寿命、响应迅速与运
行稳定等优点，大功率发光二极管（ＬＥＤ）已经在
照明领域得到了广泛研究与应用。ＬＥＤ的可靠
性也逐渐成为一个研究关注的重点

［１］
。ＬＥＤ的

可靠性问题主要表现为封装器件失效，常见失效

原因有引线断裂、电迁移、扩散孔洞、芯片分层、芯

片断裂、荧光材料及封装材料失效等
［２］
。目前，

ＬＥＤ寿命预测及可靠性评估方法的研究进展严
重滞后于产品发展和市场需求，已成为制约其在

照明行业发展的一个关键科学问题。根据一项调

查显示，常见正装半导体封装器件中的引线键合

失效率达４９％。因此，建立引线失效寿命预测方
法已经成为大功率 ＬＥＤ封装器件和系统可靠性

研究的重要方向之一。

在半导体封装器件引线失效预测方面，国内

外开展的理论模型研究主要包括：电热几何模
型、疲劳损伤分析模型和寿命预测模型三大方

面
［３］
。在电热几何模型方面，相关研究发现，引

线几何形状不同，产生的疲劳区域会不同，从而影

响器件整体寿命
［４］
，且从概率统计角度也发现，

器件受几何形状的影响较大
［５］
。在疲劳损伤分

析模型方面，由于热循环产生的应力对器件疲劳

损伤影响较大
［６］
，因此相关研究运用有限元计算

和近红外测试
［７］
及热阻抗计算等方法

［８］
进行热

分析，然后通过得到的温度场计算应力应变，再根

据相应寿命预测模型推算寿命。研究发现，在热

qwqw
新建图章
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循环载荷下，引线根部为应力集中区域，最易发生

疲劳损伤
［９］
，科研人员提出了一些传统高周疲劳

损伤模型以及时间速率敏感的时域模型用于寿命

预测
［１０１１］

。在寿命预测模型方面，主要有基于温

度加速试验的Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ预测模型［１２］
和基于应力

应变的 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ模型２种，其中应力应变法
又分为有限元法和解析法

［１３］
。有限元法较依赖

ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ准则校准程度。研究发现，通过试
验数据来校准会使预测结果更准确

［１４］
。例如，通

过体积平均累积塑性应变和损伤数据来校准该模

型
［１５］
，但老化试验费时费力。因此，相关研究提

出若不考虑二次硬化和动态重结晶
［１６］
，可采用一

种材料依赖的损伤裂纹扩展模型在规律时间间隔

点估计界面损伤状态
［１７］
，从而省却一些不必要的

老化试验。而解析法计算量小，准确度取决于材

料应力应变关系是否合理。但两者在特定条件
下可以达到同样的预测精度。

本文以“数学建模物理分析试验设计案例
验证”并行的研究方法展开具体研究。首先，根

据设计 ＬＥＤ的加速循环电载荷老化试验，提出了
一种基于电流加速模型的加速因子提取方法；其

次，从加速寿命与引线应变幅的关系入手，基于仿

真模拟方法得到加速电流应力条件下 ＬＥＤ金引
线的平均失效时间与应变幅的关系；最终，基于修

正 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ模型完成对 ＬＥＤ金引线疲劳断
裂失效寿命的预测和试验验证。

１　基于电流加速模型的寿命预测

传统寿命预测模型是通过加速寿命与加速因

子相乘得到的。加速因子的准确性依赖于加速因

子提取公式是否合理，以及各影响系数的准确度。

因此，传统加速因子提取的准确性一般不高，而加

速寿命则由试验获得，其准确性较高。本节遵循

“老化机理不变原则”设计了３种加速电流应力的
ＬＥＤ加速寿命测试试验，提出电流加速模型提取电
流加速因子，预测 ＬＥＤ额定电流条件下的使用
寿命。

１．１　电流加速模型及加速因子提取
基于传统电压加速模型计算加速因子的方法

如下：

ＡＦ（Ｖ）＝ｅｘｐ（Ｚ Ｖｔ－Ｖｕ ） （１）

式中：ＡＦ为加速因子；Ｚ为电压影响系数；Ｖｔ为测试状
态下的电压值，Ｖ；Ｖｕ为参考工作状态下的电压值，Ｖ。

由于该模型多用于普通电子器件加速因子的

粗略估算，精度不高。作为本文研究对象的 ＬＥＤ

通常为恒流驱动元件，其工作压降变化较小，因此

电压不宜作为加速条件。因此，ＬＥＤ的功率循环
测试通常是指电流载荷循环变化测试过程。在此

过程中，输入电功率部分转化为光，部分转化为

热，而热变化引起黏弹体对引线应力的影响也发

生了变化。因此，本文综合考虑以上因素，提出对

传统电压加速模型进行修订。

首先，根据二极管的 ＩＶ方程，即

Ｉ＝Ｉｓ ｅｘｐ
ｑｖ( )ｎＫＴ

－[ ]１ （２）

式中：Ｉ为正向电流；Ｉｓ为反向饱和电流；ｖ为正向
偏压；ｑ为电子电荷；Ｋ为玻尔兹曼常量；Ｔ为开氏
温度；ｎ为理想因子，当反向饱和电流较小时，该
值可通过 ＩＶ曲线截距获得，本文根据测得样品
ＩＶ曲线取截距值得到 ｎ＝２．６７。当环境温度为
１０５℃时，ＫＴ／ｑ＝０．０３２３７Ｖ。

由于本次试验中 ＬＥＤ外加电压量级大于
１０－１，且需要考虑内阻，因此整体压降为
ＶＦ ＝ＲＳＩ＋ｖ （３）
式中：ＲＳ为 ＬＥＤ内阻。

综合式 （２）、式 （３）可得整体器件压降
ＶＦ为

［１８］

ＶＦ ＝ＲＳＩ＋
（ｌｎＩ－ｌｎＩｓ）ｎＫＴ

ｑ
（４）

反向饱和电流 Ｉｓ通常与二极管 ＰＮ结种类

以及温度有关
［１９］
，与正向电流无关，根据式（４）

可得

ＶＦ１－ＶＦ０ ＝ＲＳ（Ｉ１－Ｉ０）＋
ＭｎＫＴ
ｑ

（５）

Ｍ ＝ｌｎＩ１－ｌｎＩ０＋ｌｎＩｓ０－ｌｎＩｓ１ （６）
式中：ＶＦ１为压力电压；ＶＦ０为参考电压；Ｉ１为压力工
作电流；Ｉ０为参考工作电流；Ｉｓ１为芯片在压力电流
工作条件下达到的温度对应的反向饱和电流；Ｉｓ０
为芯片在参考电流工作条件下达到的温度对应的

反向饱和电流。

结合式（１）可得
ＡＦ（ＶＦ１）－ＡＦ（ＶＦ０）＝

　　ｅｘｐＺ ＲＳ（Ｉ１－Ｉ０）＋
ＭｎＫＴ( )ｑ

（７）

再将式（７）改写为

ＡＦ（ＶＦ１）－ＡＦ（ＶＦ０）＝ｅｘｐ
Ｍ ｎＫＴ( )ｑ

·

　　ｅｘｐ（ＺＲＳ Ｉ１－Ｉ０ ） （８）

令 ＡＦ（Ｉ）＝Ｄ（ＡＦ（ＶＦ１）－ＡＦ（ＶＦ０）），则

ＡＦ（Ｉ）＝Ｄｅｘｐ Ｍ ｎＫＴ( )ｑ ｅｘｐ（ＺＲＳ Ｉ１－Ｉ０ ） （９）

９７４
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综合式（８）和式（９）可知，前者为两电压加速
因子的差值，后者为电流加速因子值。因此要使

两式相等，必须引入比例系数 Ｄ，用以表征电流加
速因子与电压加速因子之间关系的常数。

由于电流变化会引起 ＬＥＤ结温变化，而温度
变化又会引起反向饱和电流的变化，因此在给定

电流下的 ＬＥＤ正向压降并不相同。本文引入电
压修正系数 Ｚｘ修正电压变化引起的误差。

Ｚｘ ＝ｅｘｐ
Ｍ ｎＫＴ( )ｑ

（１０）

则式（９）可简写为
ＡＦ（Ｉ）＝ＤＺｘｅｘｐ（ＺＲＳ Ｉ１－Ｉ０ ） （１１）

式（１１）即为本文最终改进后的电流加速因
子提取模型。

虽然反向饱和电流与正向电流无关，但 ＬＥＤ
生成的热会影响反向饱和电流，因此本文测试反

向饱和电流时，采用让样品在各种压力电流下稳

定工作一段时间，然后迅速加反向电压来获取反

向饱和电流值。表１为３种正向电流条件下的测
试结果。

本文分别通过控制电流和电压，对样品做加

速试验，记录参考电流以及电压下的寿命值为

３１７ｓ；然后分别增加样品工作电流为 ０．１Ａ和工
作电压为０．１Ｖ时，记录寿命分别为１５３ｓ和２６４ｓ。
假设参考电流或电压下的加速因子为 １，则增加
０．１Ｖ或 ０．１Ａ后的加速因子分别为 １．２０和
２．０７。此时电流加速因子和电压加速因子与参考
加速因子之差的比率 Ｄ为１０．０４。本文取近似值
Ｄ＝１０为比例系数。

Ｚ为电压影响系数，即式（１）描述曲线中每一
点切线斜率。本文将式（１）近似为三段线，如图 １
所示，图中端点横坐标依次为实测参考电流和３种
压力电流对应的电压值，纵坐标为通过老化试验获

得的加速因子，则３种压力电压下 Ｚ可近似为每段
线斜率，即 １．６１、８．６５、９．７６。将表 １数据代入
式（６）和式（１０）计算可得：３种正向电流（８００、９００、
１０００ｍＡ）加速应力条件下的修正系数 Ｚｘ＝３．９７，
３．７６，３．６５。其中，参考额定工作电流为７００ｍＡ。

表 １　三种正向电流条件下的测试结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆ

ｔｈｒｅｅｆｏｒｗａｒｄｃｕｒｒｅｎｔｓ

正向电流

Ｉ／ｍＡ
器件内阻

ＲＳ／Ω

压力反向

饱和电流

Ｉｓ１／（１０
－９Ａ）

参考反向

饱和电流

Ｉｓ０／（１０
－１０Ａ）

理想

因子

ｎ

８００ ４．７８ １．４ ２ ２．６７

９００ ４．３７ ２．３ ２ ２．６７

１０００ ４．０４ ２．９ ２ ２．６７

图 １　基于电压加速模型的加速因子提取

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｔｒａｃｔｅｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｂａｓｅｄｏｎ

ｖｏｌｔａｇｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

将试验测试数据代入修正模型式（１１）可以得到，
电流 ８００ｍＡ时的加速因子为 ＡＦ８００ ＝４．６５；
９００ｍＡ时的加速因子为 ＡＦ９００＝２１．２４；１０００ｍＡ
时的加速因子为 ＡＦ１０００＝６８．３１。
１．２　功率循环老化试验

如图２所示，本文选用 １Ｗ大功率正装封装
ＬＥＤ为研究对象，其额定工作电流为 ７００ｍＡ。引
线为 ３０μｍ的金线，连接芯片和电极，并被硅胶
（无荧光粉）包裹。

本文采用功率循环老化试验对试验样品进行

加速老化测试。试验平台如图 ３所示，该平台由
３台功率循环电源与配套夹具、３台电压巡检仪、
１台ＰＣ和 １台恒温箱组成。每台功率循环电源
可分别为３０个样品单独供电。装载样品的夹具
放置于高温恒温箱中。夹具与功率循环电源之间

为电源线连接，夹具与电压巡检仪之间为数据线

图 ２　本文所选大功率 ＬＥＤ样品

Ｆｉｇ．２　ＨｉｇｈｐｏｗｅｒＬＥＤｓｕｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ

０８４
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图 ３　ＬＥＤ功率循环老化试验平台装置图

Ｆｉｇ．３　ＰｏｗｅｒｃｙｃｌｉｎｇａｇｉｎｇｔｅｓｔｐｌａｔｆｏｒｍｆｏｒＬＥＤｓ

连接。本文通过电压巡检仪采集每颗 ＬＥＤ的正
向电压信号，通过正向电压信号判断和记录 ＬＥＤ
的失效时间。为了保证每个样品的老化条件和负

载条件一致，每个样品均为并联单独供电，若有样

品失效也不会影响其他样品的电驱动参数。本次

试验样品总共为 ６０颗，分为 ４组不同电流条件，
分别为参考额定工作电流 ７００ｍＡ下和加速条件
８００、９００、１０００ｍＡ下各 １５颗。恒温箱温度设定
为１０５℃，功率循环电源的循环周期设置为１ｓ。
１．３　实测失效寿命和加速寿命预测结果对比

据试验统计，７００、８００、９００和 １０００ｍＡ四种
电流条件下的样品失效模式均为引线断裂。依据

电压巡检仪记录数据可统计得到４种试验条件下
６３％样品失效的平均失效时间分别为 １７６５、４００、
８２和２６ｈ。如表２所示，根据 １．１节计算得到的
加速因子可得额定工作电流条件下的３个预测寿
命值。将其与试验统计寿命值比较，绝对误差分

别为５．３８％、１．３０％和 ０．６２％。由此可见，本文
针对功率循环下大功率 ＬＥＤ金引线失效模式提
出的电流加速模型预测精度较高。

表 ２　加速寿命测量结果和预测结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｉｍｅｔｅｓｔｉｎｇ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

正向电流／
ｍＡ

６３％平均失效
时间／ｈ

加速

因子

预测

寿命／ｈ
７００ｍＡ

试验寿命／ｈ
绝对

误差／％

８００ ４００ ４．６５ １８６０ １７６５ ５．３８

９００ ８２ ２１．２４ １７４２ １７６５ １．３０

１０００ ２６ ６８．３１ １７７６ １７６５ ０．６２

２　基于 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ的寿命预测
金引线失效是正装大功率 ＬＥＤ器件失效的

主要原因之一，其中以引线断裂和焊点脱落 ２种

情况最为常见。功率循环测试使得 ＬＥＤ样品封
装材料的温度随之发生循环变化，不同温度下硅

胶会处于不同的力学状态而产生较大的热应力变

化。本节首先通过仿真模拟计算应力分布，找到

最可能失效的部位与方式；然后，基于 ＣｏｆｆｉｎＭａｎ
ｓｏｎ模型预测失效寿命，并与试验测量结果进行
对比；最后，通过失效分析手段观察１．２节试验中
失效样品的引线断裂情况，并与仿真模拟结果进

行对比。

２．１　有限元模型构建
由图４可知，大功率 ＬＥＤ的模型主要由塑料

壳、硅胶、金线、电极、芯片、热沉等组成。塑料壳

的材料为环氧树脂；ＬＥＤ芯片材料简化为蓝宝石
（氧化铝）；封装硅胶为黏弹性材料；热沉、芯片和

电极材料为线性材料；金线的直径为 ３０μｍ。如
图４所示，本文采用１／４模型来减小计算量，对重
点研究部位即硅胶与金线进行非线性参数设定。

设定外表面空气自然对流系数为６Ｗ／（ｍ２·℃），
对称面绝热，底部施加固定约束。

图 ４　大功率 ＬＥＤ的仿真模型

Ｆｉｇ．４　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｈｉｇｈｐｏｗｅｒＬＥＤ

２．２　非线性材料参数设定
金引线设定为双线性各向同性强化材料，

１８４
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其屈服准则服从 ｖｏｎＭｉｓｅｓ准则，屈服强度为
３２．７ＭＰａ，切线模量为 ０．６×１０３ＭＰａ。由动态热
机械分析（ＤＭＡ）方法测得硅胶的黏弹性参数，得
到剪切松弛储能模量主曲线和体积松弛储能模量

主曲线，然后采用广义麦克斯韦模型（Ｐｒｏｎｙ级
数）拟合得到有限元仿真需要的松弛时间、剪切

松弛系数、体积松弛系数。松弛储能模量 Ｅ（ｔ）用
Ｐｒｏｎｙ级数表示［２０］

为

Ｅ（ｔ）＝０．７０５８８６＋０．１６８１６９ｅ
－ｔ

３０１３０．７ ＋

　　０．０９８７１４ｅ
－ｔ

３０１３．０７＋１．９３０３８４ｅ
－ｔ

３０１．３０７ （１２）
２．３　载荷与边界条件设定

如图５所示，本文选取功率加载间隔为 １ｓ，
即通电 １ｓ、断电 １ｓ，峰值电流载荷分别为 ７００、
８００、９００和１０００ｍＡ。芯片的发热功率值由电功
率除去积分球测得的光功率得到，再将芯片的发

热功率转换成单位体积下的热功率加载到芯片

上，进行功率循环模拟。模拟环境温度设定

为１０５℃。

图 ５　功率循环载荷示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐｏｗｅｒｃｙｃｌｉｎｇｌｏａｄｉｎｇ

２．４　金引线应力分布仿真结果
基于局部应变法的疲劳寿命预测是将疲劳寿

命估算建立在应力集中部位的应力和应变局部估

算上
［２１］
。因此，可以认为引线是在此处断裂而导

致整个器件失效的。对于大功率 ＬＥＤ正装封装
结构来说（见图 ２（ｃ）），ＬＥＤ芯片在功率循环载
荷下周期性产热，产生的热量部分传导至硅胶，从

而在硅胶内部产生一个周期变化的温度场。由于

硅胶的材料表现为黏弹性，且弹性模量远小于引

线，因此引线的受力主要是由硅胶发生形变导致

的。图６为在加速电流１０００ｍＡ、环境温度１０５℃
条件下的金引线应力分布仿真。结果显示，引线

最大 ｖｏｎＭｉｓｅｓ应力出现在与芯片连接一端的根
部位置。

为了验证仿真结果，本文将该加速老化条件下

的失效样品取出，通过 ＸＲＡＹ检测（见图７（ａ））发
现引线跟芯片连接根部位置有明显褶皱痕迹。因

此，可以判断此处应力变化较明显，是最可能产生

断裂的位置。同时，采用封装硅胶溶解剂除掉引

线周围的硅胶，再通过光学显微镜可以直观地观

察到引线断裂的位置和状态。如图７（ｂ）所示，金
引线断裂位置与仿真结果非常相似，出现在与芯

片连接一端的根部附近。

图 ６　功率循环测试后金引线的 ｖｏｎＭｉｓｅｓ

应力仿真分布

Ｆｉｇ．６　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｖｏｎＭｉｓｅｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｇｏｌｄ

ｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅａｆｔｅｒｐｏｗｅｒｃｙｃｌｉｎｇｔｅｓｔ

图 ７　功率循环测试后 ＬＥＤ失效样品图

Ｆｉｇ．７　ＦａｉｌｅｄＬＥＤｓａｍｐｌｅａｆｔｅｒｐｏｗｅｒｃｙｃｌｉｎｇｔｅｓｔ

２．５　金引线疲劳断裂寿命预测结果
１９世纪 ６０年代，Ｍａｎｓｏｎ和 Ｃｏｆｆｉｎ在研究金

属材料疲劳过程发现，塑性应变幅的对数与疲劳

载荷反向次数的对数存在线性关系，提出了一种

以塑性应变幅为参量的疲劳寿命描述法
［２２］
。这

就是著名的 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ低周疲劳模型，是一个
建立于大量试验数据基础上的经验公式。

本文对４种电流载荷条件做了金引线的塑性
应变仿真计算，并将得到的应变幅汇总，如图８所
示。可知，随着时间增加，应变幅增大后趋于稳

定；随着电流增加，引线最大应变幅也在增加。

由于大电流条件下引线为应变疲劳，因此采

用 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ寿命预估模型方程［２３］
，计算引线

疲劳失效平均寿命，公式如下：

Ｎｆ＝Ｃ１（Δεｐ）
－Ｃ２ （１３）

２８４
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　第 ３期 樊嘉杰，等：循环电载荷下大功率 ＬＥＤ金引线疲劳断裂寿命预测

式中：Δεｐ为引线应变幅值；Ｎｆ为疲劳寿命。本文
以８００、９００和１０００ｍＡ电流条件下的３组加速失
效寿命数据拟合 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ关系式，拟合结果
为 Ｃ１ ＝１．９９×１０

－３７
，Ｃ２ ＝１２．３８。将系数代入

式（１３），计算出 ７００ｍＡ电流条件下的预测寿命。
结果如表３所示，样品在７００ｍＡ额定工作电流条
件下金引线的疲劳寿命仿真预测值与实测值的误

差为６．９１２％，预测精度较高。

图 ８　不同电流条件下金引线的塑性应变变化过程

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｌａｓｔｉｃｓｔｒａｉｎｏｆｇｏｌｄｂｏｎｄｉｎｇ

ｗｉｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｕｒｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

表 ３　基于仿真的金引线疲劳寿命预测结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｇｏｌｄｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｔｉｍｅ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ

电流／ｍＡ 应变幅 实测寿命／ｈ 预测寿命／ｈ 误差／％

７００ ０．０００５９０ １７６５ １８８７ ６．９１２

８００ ０．０００６６７ ４００

９００ ０．０００７５７ ８２

１０００ ０．０００８４０ ２６

３　结　论

本文针对大功率正装 ＬＥＤ封装的金引线失
效，以“数学建模物理分析试验设计案例验证”
相结合的方式，分别提出基于电流加速模型和

ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ模型２种寿命预测方法。研究结果
表明：

１）结合设计相关试验与加速测试对传统电
压加速模型进行修正，据此提出电流加速模型并

提取加速因子，预测额定工作电流条件下金引线

失效寿命值与试验测量值之间的平均误差为

２．４３％。
２）通过研究样品失效机理，发现采用循环电

载荷下金引线的失效机理为应变疲劳断裂，本文

采用表征应变幅与寿命关系的 ＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎ模
型，并基于加速测试条件下仿真计算的应变幅和

对应老化试验寿命拟合模型系数，最终得到额定

工作电流条件下金引线失效寿命的仿真预测值与

实际测量值对比，误差为 ６．９１２％。由此可见，本
文提出的２种方法均有较高的预测精度，能实现
ＬＥＤ寿命及可靠性的快速、准确评估。
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［８］李志星，张鑫宇，平恩顺．基于 ＰＦＡ的 ＩＧＢＴ键合线失效机

理及寿命预测［Ｊ］．半导体技术，２０１３，３８（９）：６３６６．

ＬＩＺＸ，ＺＨＡＮＧＸＹ，ＰＩＮＧＥＳ．Ｆａｉｌｕｒｅｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｌｉｆｅ

ｔｉｍｅｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇｂａｓｅｄｏｎＰＦＡｆｏｒｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅｉｎＩＧＢＴ［Ｊ］．

ＳｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３８（９）：６３６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］姚二现，庄伟东，常海萍．ＩＧＢＴ模块功率循环疲劳寿命预测

［Ｊ］．电子产品可靠性与环境试验，２０１３，３１（２）：１２１７．

ＹＡＯＥＸ，ＺＨＵＡＮＧＷＤ，ＣＨＡＮＧＨＰ．Ｐｏｗｅｒｃｙｃｌｅｆａｔｉｇｕｅｌｉ

ｆｅｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆＩＧＢＴｍｏｄｕｌｅ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＰｒｏｄｕｃｔＲｅｌｉａ

ｂｉｌｉｔｙ＆ＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＴｅｓｔｉｎｇ，２０１３，３１（２）：１２１７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１０］ＹＡＮＧＬ，ＡＧＹＡＫＷＡＰＡ，ＪＯＨＮＳＯＮＣＭ．Ａｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ

ｐｈｙｓｉｃｓｏｆｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｅｌｉｆｅｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｗｉｒｅｂｏｎｄ

ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｓ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１１，５１（９

１１）：１８８２１８８６．

［１１］ＢＩＥＬＥＮＪ，ＧＯＭＭＡＮＳＪＪ，ＴＨＥＵＮＩＳＦ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｃｙ

ｃｌｅｆａｔｉｇｕｅｉｎａｌｕｍｉｎｕｍｂｏｎｄｗｉｒｅｓ：Ａｐｈｙｓｉｃｓｏｆｆａｉｌｕｒｅａｐ

ｐｒｏａｃｈｃｏｍｂｉｎｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄｍｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ

［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＴｈｅｒｍａｌ，Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄ

ＭｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓＳｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＭｉｃｒｏＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ

ａｎｄＭｉｃｒｏＳｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：１７．

［１２］ＭＡＴＳＵＮＡＧＡＴ，ＵＥＧＡＩＹ．Ｔｈｅｒｍａｌｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆ

ａｌｕｍｉｎｕｍｗｉｒｅｂｏｎｄｓ［Ｃ］∥ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＳｙｓｔｅｍｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎＴｅｃｈ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

ｎｏｌｏｇｙＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：７２６７３１．

［１３］ＨＡＧＥＲＣ，ＳＴＵＣＫＡ，ＴＲＯＮＥＬＹ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎｄａｎａｌｙｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅｌｉｆｅｔｉｍｅｅｓｔｉｍａ

ｔｉｏｎｏｆｂｏｎｄｗｉｒｅｓｉｎＩＧＢＴｍｏｄｕｌｅｓ［Ｃ］∥１２ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＰｏｗｅｒＳｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒＤｅｖｉｃｅｓａｎｄＩＣｓ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０００：２９１２９４．

［１４］ＣＩＡＰＰＡＭ，ＦＩＣＨＴＮＥＲＷ．ＬｉｆｅｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆＩＧＢＴｍｏｄ

ｕｌｅｓｆｏｒｔｒａｃｔｉｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＰｒｏｃｅｅｄ

ｉｎｇｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＰｈｙｓｉｃｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０００：

２１０２１６．

［１５］ＺＨＡＮＧＳＵ，ＢＡＮＧＷ Ｌ．Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｗｉｒｅｂｏｎｄｓ

ｉｎＬＥＤｐａｃｋａｇｅｓｕｓｉｎｇｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ

Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１４，５４（１２）：２８５３２８５９．

［１６］ＡＧＹＡＫＷＡＰＡ，ＣＯＲＦＩＥＬＤＭＲ，ＹＡＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃ

ｔｕｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃａｌｌｙｂｏｎｄｅｄｈｉｇｈｐｕｒｉｔｙＡｌｗｉｒｅｄｕｒ

ｉｎｇｅｘｔｅｎｄｅｄｒａｎｇｅｔｈｅｒｍａｌｃｙｃｌｉｎｇ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＲｅｌｉａ

ｂｉｌｉｔｙ，２０１１，５１（２）：４０６４１５．

［１７］ＹＡＮＧＬ，ＡＧＹＡＫＷＡＰＡ，ＪＯＨＮＳＯＮＣＭ．Ｐｈｙｓｉｃｓｏｆｆａｉｌｕｒｅ

ｌｉｆｅｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｆｏｒｗｉｒｅｂｏｎｄｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｓｉｎｐｏｗｅｒ

ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｍｏｄｕｌｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＤｅｖｉｃｅ＆Ｍａｔｅｒｉ

ａｌｓＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１３，１３（１）：９１７．

［１８］林亮，陈志忠，童玉珍，等．ＧａＮ基大功率倒装焊蓝光 ＬＥＤ

的 ＩＶ特性研究［Ｊ］．半导体光电，２００７，２８（６）：７６６７６８．

ＬＩＮＬ，ＣＨＥＮＺＺ，ＴＯＮＧＹＺ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｃｕｒｒｅｎｔｖｏｌｔ

ａｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＧａＮｂａｓｅｄｈｉｇｈｐｏｗｅｒｆｌｉｐｃｈｉｐｂｌｕｅＬＥＤ

［Ｊ］．ＳｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２００７，２８（６）：７６６７６８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］李炳乾，布良基，甘雄文，等．ＬＥＤ正向压降随温度的变化关

系研究［Ｊ］．光子学报，２００３，３２（１１）：１３４９１３５１．

ＬＩＢＱ，ＢＵＬＪ，ＧＡＮＸＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ

ｏｆｔｈｅｃｈａｎｇｅｉｎｆｏｒｗａｒｄｖｏｌｔａｇｅｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｌｉｇｈｔｅｍｉｔ

ｔｉｎｇｄｉｏｄｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｈｏｔｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００３，３２（１１）：１３４９

１３５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］唐红雨，杨道国，张国旗，等．硅胶粘弹性对大功率 ＬＥＤ可

靠性的影响［Ｊ］．电子元件与材料，２０１３，３２（９）：５１５５．

ＴＡＮＧＨＹ，ＹＡＮＧＤＧ，ＺＨＡＮＧＧＱ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｖｉｓ

ｃｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｏｆｓｉｌｉｃｏｎｅｏｎｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｈｉｇｈｐｏｗｅｒｌｉｇｈｔ

ｅｍｉｔｔｅｄｄｉｏｄｅ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＣｏｍｐｏｎｅｎｔｓ＆Ｍａｔｅｒｉａｌｓ，２０１３，３２

（９）：５１５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］董月香．疲劳寿命预测方法综述［Ｊ］．大型铸锻件，２００６

（３）：３９４１．

ＤＯＮＧＹＸ．Ｇｅｎｅｒａｌｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＨｅａｖｙＣａｓｔｉｎｇａｎｄＦｏｒｇｉｎｇ，２００６（３）：３９４１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］郑战光，蔡敢为，李兆军，等．基于损伤力学阐释 Ｍａｎｓｏｎ

Ｃｏｆｆｉｎ低周疲劳模型［Ｊ］．中国机械工程，２０１１，２２（７）：８１２

８１４．

ＺＨＥＮＧＺＧ，ＣＡＩＧＷ，ＬＩＺＪ，ｅｔａｌ．ＩｎｔｅｒｐｒｅｔａｔｉｏｎｏｆＭａｎｓｏｎ

Ｃｏｆｆｉｎｍｏｄｅｌｏｆｌｏｗｃｙｃｌｅｆａｔｉｇｕｅｂａｓｅｄｏｎｄａｍａｇｅｍｅｃｈａｎｉｃｓ

［Ｊ］．ＣｈｉｎａＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，２２（７）：８１２８１４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］ＺＨＡＮＧＢ，ＴＡＯＧ．ＡｎｉｍｐｒｏｖｅｄＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｍｉｄ

ｐｏｗｅｒＬＥＤｗｉｒｅｂｏｎｄｉｎｇｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎｔｈｅＰｈｙｓｉｃａｌａｎｄＦａｉｌｕｒｅＡｎａｌｙｓｉｓｏｆＩｎｔｅｇｒａｔｅｄ

Ｃｉｒｃｕｉｔｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：７８８２．

　作者简介：

　樊嘉杰　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：机械

电子器件及系统故障诊断和预测、半导体照明系统可靠性评

估、第三代半导体封装及组装工艺等。
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　第 ３期 樊嘉杰，等：循环电载荷下大功率 ＬＥＤ金引线疲劳断裂寿命预测

Ｆａｔｉｇｕｅｆｒａｃｔｕｒｅｌｉｆｅｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｆｏｒｇｏｌｄｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅｓｏｆ
ｈｉｇｈｐｏｗｅｒＬＥＤｕｎｄｅｒｃｙｃｌｉｃａｌｌｙｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｏａｄｉｎｇ

ＦＡＮＪｉａｊｉｅ１，２，，ＬＩＬｅｉ２，ＱＩＡＮＣｈｅｎｇ３，ＨＵＡｉｈｕａ４，ＦＡＮＸｕｅｊｕｎ５，ＺＨＡＮＧＧｕｏｑｉ６

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨｏｈａｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｃｈａｎｇｚｈｏｕ２１３０２２，Ｃｈｉｎａ；　２．ＣｈａｎｇｚｈｏｕＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ＲｅｓｅａｒｃｈｆｏｒＳｏｌｉｄＳｔａｔｅＬｉｇｈｔｉｎｇ，Ｃｈａｎｇｚｈｏｕ２１３１６１，Ｃｈｉｎａ；　３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；　４．ＦｕｊｉａｎＨｏｎｇｂｏＯｐｔｏＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＣｏ．，Ｌｔｄ．，Ｆｕｚｈｏｕ３５０００８，Ｃｈｉｎａ；

５．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＬａｍａｒＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅａｕｍｏｎｔ７７７１０，ＵＳＡ；

６．ＥＥＭＣＳＦａｃｕｌｔｙ，ＤｅｌｆｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｄｅｌｆｔ２６２８，Ｎｅｔｈｅｒｌａｎｄｓ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｔｈｔｈｅｐｏｐｕｌａｒｉｔｙａｎｄｗｉｄｅｓｐｒｅａｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｐｏｗｅｒｌｉｇｈｔｅｍｉｔｔｉｎｇｄｉｏｄｅ（ＬＥＤ）ｉｎ
ｌｉｇｈｔｉｎｇｉｎｄｕｓｔｒｙ，ｉｔｓｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｈａｓｇｒａｄｕａｌｌｙｂｅｃｏｍｅｏｎｅｏｆｒｅｓｅａｒｃｈｆｏｃｕｓｅｓ．Ｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｏｆｇｏｌｄｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅｓ
ｉｎｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＬＥＤｐａｃｋａｇｅｈａｓｂｅｅｎａｃｒｉｔｉｃａｌｂｏｔｔｌｅｎｅｃｋｔｈａｔｒｅｓｔｒｉｃｔｓｉｔｓｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅ
ｆａｉｌｕｒｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆＬＥＤｕｎｄｅｒｃｙｃｌｉｃａｌｌｙｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｏａｄｉｎｇｉｓｆｉｒｓｔｌｙｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｔｈｒｏｕｇｈｂｏｔｈｇｏｌｄｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅ
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｐｏｗｅｒｃｙｃｌｉｎｇｔｅｓｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ｗｈｉｃｈｉｓｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｆｒａｃｔｕｒｅｏｆｇｏｌｄｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅ．
Ｔｈｅｎ，ｔｗｏｌｉｆｅｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ，ｔｈｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｃｕｒｒｅｎｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｓｔｒａｉｎｂａｓｅｄＣｏｆｆｉｎＭａｎｓｏｎａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ，ａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｎｄｖｅｒｉｆｉｅｄｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｒｅｓｕｌｔｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｌｉｆｅｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｓｉｓｈｉｇｈａｎｄｔｈｅｙｃａｎ
ａｃｈｉｅｖｅａｆａｓｔａｎｄａｃｃｕｒａｔｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｆｏｒｈｉｇｈｐｏｗｅｒＬＥＤｓｗｉｔｈｗｉｒｅｂｏｎｄｉｎｇｐａｃｋａｇｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏ
ｇｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｉｇｈｐｏｗｅｒｌｉｇｈｔｅｍｉｔｔｉｎｇｄｉｏｄｅ（ＬＥＤ）；ｇｏｌｄｂｏｎｄｉｎｇｗｉｒｅｓ；ｆａｔｉｇｕｅｆｒａｃｔｕｒｅ；ｌｉｆｅｔｉｍｅｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｏｎ；ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１２９１４：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１２７．１３１９．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１８０５１４７，６１６７３０３７）；ｔｈｅＳｉｘＴａｌｅｎｔＰｅａｋｓＰｒｏｊｅｃｔｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ，

Ｃｈｉｎａ（ＧＤＺＢ０１７）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（２０１７Ｂ１５０１４）；ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳ＆Ｔ
ＣｏｏｐｅｒａｔｉｏｎＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＤＦＴ１０１１０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉａｊｉｅ．ｆａｎ＠ｈｈｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

５８４
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基于 ＧＡＳＶＭ的 ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演方法
孙波１，梁勇１，，汉牟田２，杨磊１，荆丽丽１，俞永庆３

（１．山东农业大学 信息科学与工程学院，泰安 ２７１０１９；　２．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；

３．中国石油化工股份有限公司胜利油田分公司 海洋采油厂，东营 ２５７２３７）

　　摘　　　要：针对提高大范围土壤湿度测量精度的问题，研究了土壤湿度的全球卫星导
航系统干涉测量法（ＧＮＳＳＩＲ），提出了一种基于支持向量机（ＳＶＭ）的土壤湿度反演模型，利用
遗传算法（ＧＡ）的自动寻优功能寻找 ＳＶＭ的最佳参数。结果表明，ＧＡＳＶＭ模型在测试集上
得到的土壤湿度反演值与实测值的平均绝对百分比误差（ＭＡＰＥ）仅为 ０．６９％，最大相对误差
（ＭＲＥ）为１．２２％，线性回归方程决定系数达到了 ０．９５６９。进一步与统计回归、粒子群优化的
ＳＶＭ模型（ＰＳＯＳＶＭ）及反向传播（ＢＰ）神经网络方法进行对比，结果说明：在样本数目有限的情
况下，ＧＡＳＶＭ方法更适用于土壤湿度的 ＧＮＳＳＩＲ技术反演，且反演精度较高，泛化性能良好。

关　键　词：土壤湿度；全球卫星导航系统 （ＧＮＳＳ）；干涉测量法 （ＩＲ）；支持向量机
（ＳＶＭ）；遗传算法 （ＧＡ）

中图分类号：Ｐ２３７；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４８６０７

　　土壤湿度是全球碳水循环的重要环节，是量
化陆地及大气能量交换的关键参数

［１］
。及时、准

确地获取农田土壤湿度数据对于在农业生产中进

行合理灌溉、减少水资源浪费、降低生产成本和提

高农作物产量都是非常重要的。

相比于传统的烘干称重法以及时域反射法

（ＴＤＲ）、频域反射法（ＦＤＲ）等接触方式获取土壤
湿度的方法

［２］
，利用全球卫星导航系统反射测量

法（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ Ｒｅｆｌｅｃｔｏｍｅ
ｔｒｙ，ＧＮＳＳＲ）技术进行土壤湿度探测是一种新兴
的技术手段，其具有非接触、大面积、实时性、连续

性的优点，近年来受到越来越多的关注。

１９９３年，欧洲航天局（ＥＳＡ）的 ＭａｒｔｉｎＮｅｉｒａ［３］

首次提出了利用 ＧＮＳＳＲ信号可以进行海面测高
的技术。随后，科罗拉多大学与美国国家航空航

天局（ＮＡＳＡ）合作研制了 ＧＮＳＳＲ接收处理设备，
并开展了一系列机载实验，探索该技术用于土壤

湿度探测的可行性。近年来，ＲｏｄｒｉｇｕｅｚＡｌｖａｒｅｚ
等

［４］
在 ＧＮＳＳＲ技术的基础上提出可以利用卫星

直射信号和多径信号的干涉现象进行土壤湿度探

测的方法，称为干涉图技术（ＩｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅＰａｔｔｅｒｎ
Ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ，ＩＰＴ），也称为全球卫星导航系统干涉
测量法（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍＩｎｔｅｒｆｅｒ
ｏｍｅｔｒｙａｎｄＲｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ，ＧＮＳＳＩＲ）。Ｌａｒｓｏｎ等［５］

指出 ＧＮＳＳ接收机记录的信噪比（ＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅ
Ｒａｔｉｏ，ＳＮＲ）数据受多径信号的影响呈现出衰减振
荡特征，该特征是干涉现象的表现，其通过实验证

明信噪比数据的振荡振幅和相位与土壤湿度有

关。Ｃｈｅｗ等［６］
在此基础上建立了信噪比相位和

土壤湿度的经验模型，可以用来反演裸土表层的

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903008&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ３期 孙波，等：基于 ＧＡＳＶＭ的 ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演方法

土壤湿度。２０１８年，李飞等［７］
对镜面反射点、空

间分辨率和土壤探测深度进行了理论分析和公式

推导。２０１８年，严颂华等［８］
探讨了基于信号强度

指示器（ＳＳＩ）数据的土壤水分估算的可行性，并
进行了 ＳＳＩ相位估算和原位土壤水分数据记录的
实验比较。在植被影响研究方面，张思勃等

［９］
考

虑小麦不同生长阶段的影响，建立了土壤湿度与

信噪比振荡频率和相位的经验模型。

然而，上述经验反演模型的建立均假设土壤

湿度与信噪比幅度、相位等观测量呈线性关系，因

此模型建立过程多采用传统的一元统计回归方

法，其反演结果的相关系数介于 ０．７６～０．９０之
间

［１０１２］
，反演精度不高。而机器学习等人工智能

算法的兴起，使得复杂回归模型的建立成为可能。

杨磊等
［１３］
探索了机器学习方法在 ＧＮＳＳＲ土壤

湿度技术中的应用，取得了较好的结果。机器学

习方法具有黑箱特征，不用指定回归函数的形式，

可以进行任意的线性或非线性回归，并且隐含实

现了特征提取的环节，可以对土壤粗糙度等引起

的噪声进行抑制，在不出现过拟合的情况下，其效

果是传统的统计回归方法不可及的。

本文提出使用支持向量机（ＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒ
Ｍａｃｈｉｎｅ，ＳＶＭ）这一机器学习方法，进行 ＧＮＳＳＩＲ土
壤湿度反演模型建立，特别地，采用遗传算法（Ｇｅｎｅｔ
ｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ）解决ＳＶＭ的参数自动优选问题，并
通过实测数据处理，证明该方法可取得较好的结果。

进一步与统计回归及其他机器学习方法进行比较，

证明了ＧＡＳＶＭ方法在同等条件下效果更优。

１　ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演原理

相比于传统的 ＧＮＳＳＲ反演模式，ＧＮＳＳＩＲ
模式只采用一根右旋圆极化（ＲｉｇｈｔＨａｎｄＣｉｒｃｕｌａｒ
Ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ，ＲＨＣＰ）天线同时接收 ＧＮＳＳ的直反射
卫星信号，ＧＮＳＳ发射的信号为 ＲＨＣＰ信号，根据
电磁波反射理论，当地面为不含磁性成分的土壤

介质时，在卫星高度角 θ较低的情况下，反射信号
极性仍以 ＲＨＣＰ为主［１４］

，其场景如图１所示。
在传统的卫星信号接收中，通常把多径反射

信号当作干扰进行抑制，但实际上反射信号与反

射面的物理特征如土壤湿度具有相关性。由于地

基情况下直射跟反射信号频率近似相同，只是传播

路径长度不同，因此２个信号可在接收天线处发生
较为稳定的干涉现象，形成干涉信号，如图２（ａ）所
示。可以看出，在低高度角时，干涉波动现象十分

明显。该信号经接收机接收处理后以信噪比数据

图 １　干涉场景

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｅｎａｒｉｏｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

的形式呈现出来。信噪比的数学模型
［１５］
为

ＳＮＲ２ ＝Ａ２ｄ＋Ａ
２
ｍ ＋２ＡｄＡｍｃｏｓψ （１）

式中：Ａｄ、Ａｍ 分别为直射、反射信号的幅度；ψ为
直射信号和反射信号的相位差。

则有

ψ＝φ１＋φ０ ＝
４πＨ
λ
ｓｉｎθ （２）

式中：φ１为直反射路径差导致的相位差；φ０为干
涉初始相位；Ｈ为接收机天线的等效高度，其随着
电磁波的穿透深度和反射面的介电特性的变化而

变化；λ为 ＧＮＳＳ卫星信号的波长。
通过式（２），可以得到多径振荡的频率为

ｆ＝
ｄφ１
ｄｔ
＝４πＨ
λ
ｃｏｓθｄθｄｔ

＋４πＨ
λ
ｓｉｎθｄＨｄｔ

（３）

式中：
ｄθ
ｄｔ
和
ｄＨ
ｄｔ
分别为卫星高度角和天线等效高度

相对于时间的变化率。

考虑在每天信噪比观测的几小时时间内，天

线等效高度的变化率可以忽略不计，并进一步令

ｘ＝ｓｉｎθ，式（３）可简化为

ｆ＝４πＨ
λ

（４）

式（４）说明Ｈ与ｆ成线性关系，天线越高，振荡
频率越高。结合式（１）～式（４），将直射信号剔除，
只保留与反射面参数有关的多径信号，如图２（ａ）、
（ｂ）所示。该多径信号 ＳＮＲｍ可以表示为

ＳＮＲｍ ＝Ａｍｃｏｓ（４πＨλ
－１ｓｉｎθ＋φ） （５）

式中：φ为多径信号的初始相位。
通过对 ＳＮＲｍ 信号进行谱分析，可以获得多

径信号的振荡频率 ｆ和天线等效高度 Ｈ，如
图２（ｃ）所示。由于 ＳＮＲｍ 信号是非均匀采样信
号，常规的傅里叶分析并不适用，引入 ＬｏｍｂＳｃａｒ
ｇｌｅ方法［１６］

对 ＳＮＲｍ进行谱分析，ＬｏｍｂＳｃａｒｇｌｅ方
法能够提供一种针对不均匀采样时间序列的谱幅

７８４
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图 ２　上升段信噪比分析

Ｆｉｇ．２　ＡｓｃｅｎｄｉｎｇＳＮＲａｎａｌｙｓｉｓ

值计算方法，可以处理非均匀采样的信号。

此后通过最小二乘法对 ＳＮＲｍ 进行拟合，可
以得到多径信号的幅度 Ａｍ 和初始相位 φ，如
图２（ｂ）所示，并分别建立振荡频率、幅度、相位和
土壤湿度之间的经验模型。

２　ＧＡＳＶＭ土壤湿度反演模型
文献［１０１２］提出建立一元线性回归模型进

行土壤湿度的反演，然而考虑到振荡频率、幅度、

相位与土壤湿度的相关性，采用多元回归模型可

以有效利用特征信息，充分利用它们之间的相关

性，提高拟合精度，本文采用非线性 ＳＶＭ模型进
行土壤湿度的反演研究。

ＳＶＭ是２０世纪９０年代由Ｖａｐｎｉｋ［１７］提出来的
一种研究小样本、小概率事件的神经网络模型，可

以根据有限的样本信息在模型复杂性和学习能力

之间寻找最优解，以获得最好的预测精度，其在解

决小样本、非线性和高维学习中表现出许多特有的

优势，而土壤湿度反演本质上是一个回归问题，适

合选用 ＳＶＭ算法进行回归分析。
ＳＶＭ利用核函数映射的方法，通过非线性映

射将已知空间变换到高维空间，从而利用解线

性问题的方法求解非线性问题。本文中采用径向

基（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）核函数来建立非
线性 ＳＶＭ模型。ＲＢＦ核函数相比于线性核能够
处理分类标注和属性的非线性关系，相比于多项

式核有更少的参数，同时具有简单实用、普适性好

的优点
［１８］
。并且根据实践证明，ＳＶＭ的性能与

核函数的参数 ｇ以及惩罚因子 Ｃ有很大关系，人
为规定和调整参数的话，既耗费时间又不能确保

预测结果的准确性，因此，本文引入了 ＧＡ对 ＳＶＭ
回归模型的参数进行自动寻找最优解。

遗传算法是 Ｈｏｌｌａｎｄ［１９］于 １９７５年提出的一
种基于生物遗传和进化机制的、适用于复杂系统

优化的自适应概率优化技术。该算法是借鉴进化

生物学中遗传、突变、自然选择、杂交等现象而探索

出的一种搜索最优解方法，主要包括编码、初始种

群、计算适应度以及选择、交叉、变异 ３个基本运
算。与传统优化算法相比，ＧＡ寻优具有以下特点：
①搜索效率高，以群体为单位，对自变量中所有个
体进行并行搜索；②可进行全局最优解搜索，避免
陷入局部最优解；③不受目标函数影响，适应性强。

基于 ＧＡＳＶＭ的 ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演模
型建立过程如图３所示。

图 ３　基于 ＧＡＳＶＭ的 ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演模型

Ｆｉｇ．３　ＧＮＳＳＩＲｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎＧＡＳＶＭ
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３　实验与结果分析
３．１　实验数据采集

实验场地位于法国图卢兹（Ｔｏｕｌｏｕｓｅ）市拉马
斯克雷（Ｌａｍａｓｑｕｅｒｅ）镇的一处农场（北纬 ４３°２９′
１４．４５″，东经 １°１３′４４．１１″），实验田种植作物为大
豆。２０１４年２月３日—２０１４年３月 ２１日进行了
为期 ４７ｄ的土壤湿度探测实验。实验期间该地
区正处于冬季，日平均降雨量仅为 １．１９ｍｍ，地表
植被稀少，可以视为裸土，且场地四周无遮蔽。土

壤表面均方根高度约为 ０．０２ｍ，反射区域 ２～
５ｃｍ深度的土壤成分为：沙土 １８％，粉土 ４１％，黏
土４１％。使用 ＬｅｉｃａＧＲ２５接收机和 ＡＲ１０基准
站天线，同时接收 ＧＰＳ的直射、反射信号，天线的
架设高度为 １．６９～１．７０ｍ，相位中心指向天顶。
距离天线相位中心在地表投影约２ｍ的位置采用
填埋方式布置 ２枚 ＭＬ３ＴｈｅｔａＰｒｏｂｅ土壤湿度传
感器采集土壤湿度同比数据，２枚传感器深度分别
为２ｃｍ和 ５ｃｍ，精度为 ±１％，取样间隔时间为
２ｍｉｎ。本文选取干涉现象明显的 ２°～３０°低高度
角的 Ｌ１波段 Ｓ１ＣＳＮＲ信号进行土壤湿度反演。
３．２　反演模型建立
３．２．１　样本数据的选取

选取观测效果较好的 ＧＰＳＰＲＮ１２的 ＳＮＲ数
据按照第１节的原理进行处理，得到４７组与土壤
湿度具有相关性的多径信号的初始相位 φ、振荡
频率 ｆ、幅度 Ａｍ，结合卫星高度角 θ，与实测的２ｃｍ
与５ｃｍ深度的土壤湿度日平均值形成 ＳＶＭ数据
集，这４７组数据对应的传感器土壤湿度实测平均
值范围为 ２３．２４～２９．４５ｃｍ３／ｃｍ３。为了消除各
影响因素因类型及量纲不同带来的影响，对输入

变量均做归一化处理。将这 ４７组数据按照约
３∶１的比例划分成训练集与测试集，训练集与测
试集互斥，没有交集，将传感器测量的日平均土壤

湿度作为 ＳＶＭ的输出。
３．２．２　ＧＡＳＶＭ模型训练

本文 ＳＶＭ模型选用普适度较好的 ＲＢＦ核函
数，并采用 ＧＡ对其进行参数寻优。为了提高反
演模型的精度及泛化能力，对核函数参数 ｇ和惩
罚因子 Ｃ进行优选是关键。ＧＡ的相关设置如
下：最大进化代数为 ２００，种群数量为 ２０，惩罚因
子 Ｃ的取值范围为［０，１００］，核函数参数 ｇ的取
值范围为［０，１０００］，交叉验证次数 Ｖ＝５。寻优
过程的适应度曲线如图 ４所示。可以看出，经过
３０次进化迭代后，种群最佳适应度基本保持稳
定，可以认为近似达到最优解。最终寻优结果为：

图 ４　ＧＡＳＶＭ进化代数曲线

Ｆｉｇ．４　ＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｅｂｒａｃｕｒｖｅｓｏｆＧＡＳＶＭ

Ｃ＝３．２３，ｇ＝０．０８，适应度 ＭＳＥ＝０．０４５。
３．３　结果分析

将最佳参数 Ｃ和 ｇ代入 ＳＶＭ模型，选取 ＧＰＳ
ＰＲＮ１２卫星的前３５ｄ数据和土壤湿度真值作为
训练集，对后 １２ｄ的土壤湿度进行预测反演，所
得结果如图５所示。

图５（ａ）～（ｃ）显示训练样本预测值与土壤湿
度实 测 值 具 有 很 好 的 相 关 性，误 差 控 制 在

±０．５ｃｍ３／ｃｍ３之内，决定系数 Ｒ２达到了０．８８２７。
图５（ｄ）～（ｆ）表明利用训练后的 ＧＡＳＶＭ模型可
以对测试样本进行较好的反演，反演结果接近实

测值，反演误差控制在 ±０．３ｃｍ３／ｃｍ３之内，没有
出现偏态分布，反演值与实测值的线性回归方程

决定系数 Ｒ２达到了 ０．９５６９。在图 ５（ｄ）～（ｆ）
中，还进行了 ＧＡＳＶＭ方法与传统的利用 ＳＮＲ频
率、幅度、相位的一元线性回归方法的对比，结果

表明，本文方法的反演结果更接近实测值，误差较

小，相比于单变量反演效果最好的相位反演

（Ｒ２＝０．８７４７），决定系数 Ｒ２提高了约９．４０％，说
明 ＧＡＳＶＭ优化模型反演精度高，泛化能力较强。

为了进一步验证 ＧＡＳＶＭ模型的优越性，在
使用同一数据样本的条件下，本文还与粒子群优

化的 ＳＶＭ模型（ＰＳＯＳＶＭ）、反向传播（ＢＰ）神经
网络这２种机器学习方法进行了对比，表 １给出
了对比结果。

通过平均绝对误差、最大相对误差（ＭＲＥ）、
均方根误差 （ＲＭＳＥ）、平均绝对百分比误差
（ＭＡＰＥ）４项评价指标对表 １中 ３种反演模型的
反演结果进行评价对比，对比结果如表 ２所示。
表中：ｘｉ为实测值；ｘｉ为反演值，ｉ＝１，２，…，ｎ。从
表１和表 ２数据对比中可以看出，ＧＡＳＶＭ模型
各项误差均较小，效果最好。而 ＢＰ神经网络误
差较大，主要原因为样本数据集较小，神经网络模

型容易出现过拟合现象，在测试样本上表现不佳。

９８４
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图 ５　ＧＡＳＶＭ土壤湿度反演模型结果分析

Ｆｉｇ．５　ＲｅｓｕｌｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆＧＡＳＶＭｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

表 １　不同土壤湿度反演模型结果比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｌｓ

日期
实测值／

（ｃｍ３·ｃｍ－３）

ＧＡＳＶＭ ＰＳＯＳＶＭ ＢＰ神经网络

反演值／
（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

绝对误差／
（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

相对

误差／％

反演值／
（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

绝对误差／
（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

相对

误差／％

反演值／
（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

绝对误差／
（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

相对

误差／％

２０１４０３１０ ２５．８３ ２５．７６ －０．０７ ０．２７ ２６．１４ ０．３１ １．２０ ２６．５２ ０．６９ ２．６７
２０１４０３１１ ２５．５５ ２５．４１ －０．１４ ０．５５ ２６．１８ ０．６３ ２．４７ ２６．９５ １．４０ ５．４８
２０１４０３１２ ２５．２１ ２５．１０ －０．１１ ０．４４ ２５．３０ ０．０９ ０．３６ ２７．０９ １．８８ ７．４６
２０１４０３１３ ２４．５５ ２４．８５ ０．３０ １．２２ ２５．７２ １．１７ ４．７７ ２４．９５ ０．４０ １．６３
２０１４０３１４ ２４．４５ ２４．６４ ０．１９ ０．７８ ２５．３８ ０．９３ ３．８０ ２４．９９ ０．５４ ２．２１
２０１４０３１５ ２４．２７ ２４．４８ ０．２１ ０．８７ ２４．８７ ０．６０ ２．４７ ２４．４４ ０．１７ ０．７０
２０１４０３１６ ２４．０７ ２４．２４ ０．１７ ０．７１ ２４．２４ ０．１７ ０．７１ ２５．２３ １．１６ ４．８２
２０１４０３１７ ２３．９７ ２４．１８ ０．２１ ０．８８ ２３．９９ ０．０２ ０．０８ ２５．４７ １．５０ ６．２６
２０１４０３１８ ２３．８３ ２３．９９ ０．１６ ０．６７ ２３．９４ ０．１１ ０．４６ ２４．１０ ０．２７ １．１３
２０１４０３１９ ２３．８８ ２３．７１ －０．１７ ０．７１ ２４．６２ ０．７４ ３．１０ ２４．６６ ０．７８ ３．２７
２０１４０３２０ ２３．６２ ２３．５８ －０．０４ ０．１７ ２４．０６ ０．４４ １．８６ ２５．５５ １．９３ ８．１７
２０１４０３２１ ２３．２４ ２３．４９ ０．２５ １．０８ ２３．６２ ０．３８ １．６４ ２４．３６ １．１２ ４．８２
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　第 ３期 孙波，等：基于 ＧＡＳＶＭ的 ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演方法

表 ２　土壤湿度反演结果评价比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

评价

指标

计算

方法
ＧＡＳＶＭＰＳＯＳＶＭ

ＢＰ神经
网络

平均绝对

误差／（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｘｉ－ｘｉ ０．１６８ ０．４６６ ０．９８７

最大相对

误差／％
ｘｉ－ｘｉ ｍａｘ
ｘｉ

×１００ １．２２ ４．７７ ８．１８

均方根

误差／（ｃｍ３·
ｃｍ－３）

∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－ｘｉ）

２

槡 ｎ

０．１８２ ０．５７９ １．１４４

平均绝对

百分比

误差／％

∑
ｎ

ｉ＝１

ｘｉ－ｘｉ
ｘｉ
ｎ

×１００
０．６９ １．９１ ４．０５

４　结　论

本文提出了基于 ＧＡＳＶＭ优化模型的 ＧＮＳＳ
ＩＲ土壤湿度反演方法，给出了数据处理的相关流
程，并通过实测数据进行了理论验证，结果表明：

１）在土壤湿度介于 ２３．２４～２９．４５ｃｍ３／ｃｍ３

范围内，反演值与高精度土壤湿度计测得的实测

值的相关度较好，线性回归方程决定系数达到了

０．９５６９，反演误差控制在 ±０．３ｃｍ３／ｃｍ３之内。
２）与传统利用相位等进行一元线性回归的

方法相比，决定系数提高了约 ９．４０％，进一步验
证了 ＧＡＳＶＭ优化模型的有效性。

３）在相同数据集下，与 ＰＳＯＳＶＭ、ＢＰ神经网
络的对比结果表明，本文模型各项误差较小，说明

其更适用于小样本条件下 ＧＮＳＳ单天线的土壤湿
度反演，具有较好的普适性。

本文为土壤湿度的遥感监测提供了一种新的

思路和方法。由于季节所限，本次实验及数据分

析都是基于裸土的土壤湿度分析，地表植被和农

作物对土壤湿度的影响并未进行修正，这也是后

续实验研究的主要内容。

致谢　感谢法国 ＣＥＳＢＩＯ实验室的 Ｂａｕｐ和
Ｂｏｎｉｆａｃｅ博士收集的气象数据，感谢法国图卢兹
第三大学的 Ｒｏｕｓｓｅｌ和 Ｆｒａｐｐａｒｔ博士提供的 ＧＮＳＳ
观测数据，同时感谢金华职业技术学院阮宏梁老

师在实验中提供的支持。
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４７１

颈动脉内血流动力学特征受向前加速度

影响的数值模拟

刘岩１，２，３，孙安强１，３，

（１．北京航空航天大学 生物与医学工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，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 １０２４０２）

　　摘　　　要：人们在日常或某些特殊条件下常会面临方向和大小发生迅速变化的加速度
环境，已有研究发现加速度环境会影响心血管系统生理、病理特征。利用计算机模拟方法详细

研究了向前加速度环境下人体颈动脉内的血流动力学参数变化规律。结果表明：加速度会对

颈动脉内压力、压力梯度、壁面剪切应力等与血管生理、病理现象密切相关的血流动力学参数

产生显著影响。研究结果为加速度环境下颈动脉生理、病理研究提供了一定的理论依据，也为

航空航天领域加速度环境下人员防护提供参考。

关　键　词：加速度；颈动脉；血流动力学特征；血流量；压力梯度
中图分类号：Ｒ３１８．０８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４９３０６

　　无论是日常生活和工作中，如乘坐电梯、体育
锻炼、坐过山车等，还是在一些特殊环境下，如急

刹车、车祸撞击以及航空航天领域飞行员或宇航

员的极端特殊工作环境，人类都有可能受到加速

度作用。人体血液循环系统是一个典型的流体流

动系统，受到加速度的影响非常直接。那么加速

度环境对人体血液循环系统的影响如何？加速度

环境变化是否与心血管疾病的发生和发展存在密

切关系？这引起了人们的注意。

最近几十年中有多项关于加速度变化对心血

管系统影响的研究。Ｓｕｄ和 Ｓｅｋｈｏｎ［１］研究了加速
度对人体动脉树模型中血流的影响。Ｃｈａｔｕｒａｎｉ
和 Ｍａｊｈｉ［２４］等提出了加速度对生理脉动状态下血
液流动影响的数学模型。Ｃｈａｋｒａｖａｒｔｙ和 Ｍａｎｄａｌ
等

［５６］
研究了加速度对简化的动脉狭窄模型中血

流特征的影响。

近年来，随着医学影像技术和计算机技术的

快速发展，基于医学影像建立人体血管真实 ３Ｄ
构型并进行血流状态准确仿真成为可能。本文建

立了人体右侧颈动脉真实血管的 ３Ｄ模型，并利
用计算机模拟了加速度作用对颈动脉中血液流动

的影响。之所以选择颈动脉，主要原因是：①颈动
脉是为脑部供血的主要动脉血管；②颈动脉分叉
处血流容易紊乱，根据血流动力学原理和临床统

计观察，此部位易发生动脉粥样硬化斑块和狭窄；

③颈动脉分叉处有颈动脉窦，属于动脉系统中的
压力感受器，主要发挥监测血压异常以及触发心

血管系统心率、心输出量等生理参数调整性改变

的生理作用。

目前，还未发现有关加速度影响颈动脉 ３Ｄ
模型内生理脉动流变化的文章。本文通过计算机

模拟研究，选取了一个向前的均匀加速度作为加

载条件，考察加速度对颈动脉分叉处血流动力学

环境的影响。发现了加速度作用情况下颈动脉内

qwqw
新建图章
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血流变化的一些现象，并讨论分析了加速度变化

可能对颈动脉生理、病理现象的影响。

１　研究方法

１．１　模型建立与网格划分
基于中日友好医院采集的人体 ＣＴ断层图

像，导入 Ｍｉｍｉｃｓｖ９．０软件后经图像手动分割、３Ｄ
重建等步骤，建立了一个具有在体真实血管空间

构型的右颈动脉模型（见图１）。为了后续网格划
分和血流模拟的需要，还对模型进行了表面平滑，

对颈总动脉、颈内动脉和颈外动脉进行了延长。

模型网格划分在 ＩＣＥＭ中进行，控制六面体
网格最大尺寸 ０．１ｍｍ。为了准确获得模型表面
（血管内壁面）的血流动力学参数，在划分网格时

专门设置了４层边界层，第 １层厚度为 ０．０１ｍｍ，
逐层增长率为１．２。模型网格如图１（ｂ）所示。

图 １　右侧颈动脉血管 ３Ｄ模型及网格图

Ｆｉｇ．１　Ｒｉｇｈｔｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｙ３Ｄｍｏｄｅｌａｎｄｍｅｓｈｅｓ

１．２　边界条件
为了更加真实地反映在体血流情况，本文采

用生理脉动流动条件，同时对整个系统坐标系施

加特定加速度运动条件。分别采用速度入口和压

力出口边界条件，参数从已有文献获得
［７９］
：平均

入口血流量为６ｍＬ／ｓ，平均出口压力为 １３３００Ｐａ
（约１００ｍｍＨｇ），波形如图２所示。除了主动脉入
口和颈内、颈外动脉出口外，其余表面规定为刚性

无滑动边界条件，这也符合体内血液流动与血管

内壁面的运动关系。

整个模型施加平动加速度条件，ｔ＝０～１ｓ阶
段，模型速度为 ０ｍ／ｓ，模型保持静止状态。ｔ＝
１～２ｓ阶段，模型直线速度遵循式（１），即保持
１９．６ｍ／ｓ２（约２ｇ）的水平匀加速度运动状态。加
速度方向为 ＋ｙ方向。加速度条件如图２所示。
Ｖｆｒａｍｅ ＝１９．６（ｔ－１） （１）
１．３　假设与计算

流动仿真计算中将血液假设为各向同性、牛

顿、不可压缩流体
［１０１１］

，控制方程为动量守恒方

图 ２　模型的边界条件

Ｆｉｇ．２　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｍｏｄｅｌ

程（３Ｄ不可压缩 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程）与流体连续
性方程。

ρｕ
ｔ
＋（ｕ·

Δ

）[ ]ｕ＋ Δｐ－ρａ－μΔｕ＝０ （２）

Δ

·ｕ＝０ （３）
式中：ｕ为血液相对颈动脉模型的流动线速度；ｐ
为压力；ａ为整个颈动脉模型的 ＋ｙ向加速度

ａ＝
ｄＶｆｒａｍｅ
ｄ( )ｔ

；ρ和 μ分别为血液的密度和动力黏

度（μ＝３．５×１０－３ｋｇ／（ｍ·ｓ），ρ＝１０６０ｋｇ／ｍ３）。
利用有限体积法 ＣＦＤ求解软件包 ＡＮＳＹＳ

Ｆｌｕｅｎｔ１５．０对血液域进行流动仿真模拟计算。
在非定常计算 ３个周期后从第 ４个周期末开

始记录每个时间步长计算数值。每个心动周期假

设为１ｓ，每个心动周期均匀分为１００个时间步。计
算收敛条件为连续性项残差小于等于１×１０－４。
１．４　结　果

在记录结果的２个心动周期内选取８个时间
点，对结果进行对比分析。Ｔ１、Ｔ５在心脏收缩期
血液流速上升阶段，Ｔ２、Ｔ６为收缩期血液流速峰
值时刻，Ｔ３、Ｔ７在血液流速下降阶段，Ｔ４、Ｔ８为舒

４９４
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　第 ３期 刘岩，等：颈动脉内血流动力学特征受向前加速度影响的数值模拟

张期血流低值阶段（见表１）。
图３为颈动脉壁面压力梯度云图。可以看出，

Ｔ５～Ｔ８阶段颈动脉壁面压力梯度明显高于 Ｔ１～
Ｔ４阶段。此外，压力梯度的空间分布特征也存在
明显的区别。在 Ｔ１～Ｔ４阶段，压力梯度主要沿血
流方向变化。而在 Ｔ５～Ｔ８阶段，压力梯度的条带
大致与血液流动方向平行，且相对较高的压力梯度

在模型的两侧部位（颈动脉模型的左右两侧）。

图４为颈动脉模型表面各点相对出口的压力
表 １　Ｔ１～Ｔ８代表的具体时刻（记录周期初始

时刻为 Ｔ＝０）

Ｔａｂｌｅ１　ＳｐｅｃｉｆｉｃｔｉｍｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｂｙＴ１－Ｔ８

（ｂｅｇｉｎｎｉｎｇｏｆｃｙｃｌｅｉｓｄｅｆｉｎｅｄａｓＴ＝０）

时间点 Ｔ１ Ｔ２ Ｔ３ Ｔ４ Ｔ５ Ｔ６ Ｔ７ Ｔ８

时间／ｓ ０．０５ ０．１ ０．１５ ０．７ １．０５ １．１ １．１５ １．７

图 ３　颈动脉模型壁面压力梯度分布云图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｙｍｏｄｅｌ

图 ４　颈动脉模型相对压力云图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｙｍｏｄｅｌ

云图（图中压力值为相对出口的压力值）。在

Ｔ１～Ｔ４阶段，沿着血液的流动方向压力逐渐降
低。而在 Ｔ５～Ｔ８阶段，当模型处在加速度运动环
境中时，压力分布特征发生了明显变化。相对较高

的压力值主要分布在颈动脉模型的后方区域，相对

较低的压力值主要分布在颈动脉模型前方区域。

图５反映的是颈动脉模型壁面剪切应力分布
情况，２个心动周期颈动脉壁面剪切应力的区别
主要体现在颈内和颈外动脉上。相对第１个心动
周期（颈动脉模型无加速度），在第 ２个心动周期
（模型受到 ２ｇ加速度）内，颈外动脉壁面剪切应
力降低，而颈内动脉壁面剪切应力升高。

颈动脉分叉处的颈动脉窦部位分布着丰富的

压力感受器，是人体进行压力调节的重要压力感

受部位。为了研究加速度环境对颈动脉窦部位压

力的影响，将颈动脉分叉部位分为４个区域，分别
命名为 ＡＮ区（前部区域）、ＰＯ区（后部区域）、
Ｌ区（左侧区域）、Ｒ区（右侧区域），如图６所示。

图 ５　颈动脉模型壁面剪切应力分布云图

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｗａｌｌｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｙｍｏｄｅｌ

图 ６　颈动脉分叉处 ４个分区示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｏｕｒａｒｅａｓａｔｃａｒｏｔｉｄｂｒａｎｃｈ

５９４
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这４个区域上压力及压力梯度平均值随时间变化
的曲线如图７所示。在第２个心动周期（２ｇ加速
度），４个面上压力梯度均发生明显提高，尤其是
左侧区域（Ｌ区）和右侧区域（Ｒ区）压力梯度的
增加值更大。而对平均压力而言，加速度的影响

相对较小。后部区域（ＰＯ区）压力平均值发生少
量增加，前部区域（ＡＮ区）压力平均值发生少量
降低。左侧区域（Ｌ区）和右侧区域（Ｒ区）压力
值无明显变化。

图８展示了颈内动脉和颈外动脉血液流量变
化情况。颈内动脉内血液流量在第２个心动周期
内增加到第 １个周期的约 ２倍。而在颈外动脉
内，血液流量降低到０以下，说明出现暂时的血液
返流现象。

图 ７　颈动脉分叉处 ４个分区上平均压力和

压力梯度变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ａｖｅｒａｇｅｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｆｏｕｒ

ａｒｅａｓａｔｃａｒｏｔｉｄｂｒａｎｃｈ

图 ８　颈动脉内血液流量变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｂｌｏｏｄｆｌｏｗｒａｔｅｃｕｒｖｅｓｏｆｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｉｅｓ

２　讨　论

人类日常生活或工作中经常要面临加速度环

境，特别是在一些特殊领域和情况下（如航空航

天领域），加速度环境更加恶劣。由于血液的易

流动性，加速度对心血管系统的影响是显而易见

的。之前已有关于加速度影响动物机体功能的动

物实验研究。例如，Ｓｈａｈｅｄ等［１２］
发现多次 ＋Ｇｚ

加速 度 可 以 引 起 小 鼠 大 脑 水 肿。Ｏｙａｍａ和
Ｐｌａｔｔ［１３］研究了在突然的加速度作用情况下小鼠
新陈代谢获得的改变。Ｅｒｉｃｋｓｏｎ等［１４］

则研究了

在持续 ＋Ｇｚ加速度情况下狗的心血管系统功能
的改变。还有一些临床病例报道，在受到剧烈攻

击或车祸撞机后，人体血管会发生损伤性破裂或

夹层发生，其中加速度起到了关键的作用
［１５１７］

。

因此，有必要研究人体面临减速环境时心血

管系统发生了怎样的改变。为此，选取了一个向

前的均匀加速度作为加载条件，考察加速度对颈

动脉分叉处血流动力学环境的影响，旨在发现基

本规律，为更加复杂的加速度条件对不同部位血

流动力学环境的影响研究做基础。本文采用计算

流体力学的方法，选择典型的颈动脉模型，对加速

度引起的血流动力学参数变化进行了详细模拟。

这里的颈动脉 ３Ｄ模型基于医学影像重建获得，
计算中采用了在体生理条件下的入口和出口边界

条件，从而保证计算结果更加真实地反映在体

情况。

数值模拟结果表明，加速度可以显著影响血

管内壁面剪切应力的梯度值，并改变应力分布规

律；加速度可以改变血管内压力分布特征，降低前

部壁面压力，提高后部壁面压力，改变压力分布云

图条带的方向；加速度可以改变颈动脉分叉处流

向颈内动脉和颈外动脉的血液流量比，即改变分

叉血管的流量分配。

此外，大量已有研究揭示了压力、压力梯度、

壁面剪切应力等血流动力学参数与动脉血管疾病

之间的高度相关性。动脉内压力升高是动脉斑块

破裂、动脉瘤扩展等临床症状的诱发力学因

素
［１８２０］

。血管内压力梯度还与动脉粥样硬化斑

块扩展和破裂存在密切的关系
［２１２２］

。本文发现，

加速度可以显著改变颈动脉血管内压力和压力梯

度，这就有可能对动脉的生理功能产生直接影响。

因此笔者据此推测，临床中遇到的外伤性心血管

损伤（如动脉破裂、夹层等）很可能是由于动脉内

压力或压力梯度突然变化引起的，而长期的加速

度暴露也可能对心血管系统带来潜在的危害。

６９４
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　第 ３期 刘岩，等：颈动脉内血流动力学特征受向前加速度影响的数值模拟

加速度对颈内动脉和颈外动脉血流量分配比

例的影响同样具有重要的生理意义。颈动脉是为

头部供血的主要动脉血管，如为大脑、眼睛供血。

本文发现，在向前加速度情况下，颈外动脉血流量

降低、颈内动脉血流量增加。如果加速度方向改

变，血流量分配比例一定也会发生相应改变。动

脉血管内血流量的变化会影响下游器官的供血

量，进而影响其生理功能，引起下游器官适应性调

整和重建。例如，飞行员做机动动作，暴露在

＋Ｇｚ时常常发生的短时间内意识丧失和视觉功
能丧失就是由大脑和眼部缺血引起的

［２３２４］
。因

此，对加速度引起局部血管（特别是脑部血管）血

流量变化的深入研究对研究和预防飞行员暂时性

意识丧失、一过性失明等现象具有重要意义。

本文对模型进行了部分简化，如将血管壁假

设为刚性壁面。这一简化将导致无法获得壁面弹

性变形及其对局部流动的影响。由于颈动脉处血

管壁在一个脉动周期内变形量很小，参照已有文

献报道的常用做法，认为这一简化对结果趋势的

影响很小。再进一步详细探讨管壁内应力分布，

以及讨论血流管壁间流固耦合计算时，则需要将
管壁弹性体现到计算模型中。

３　结　论

本文以颈动脉为例，通过数值模拟研究，分析

了加速度环境下人体颈动脉内血液流动的变化规

律。结果表明，加速度环境下动脉血管内压力、壁

面剪切应力、分叉血管流量比等流动参数均会受

到影响。这些结论有利于更加全面分析人体动脉

系统生理、病理变化的生物力学机理，也对航空、

航天等特殊环境下人员防护提供有力的理论

参考。
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ｎｉｆｉｃａｎｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｈｅｍｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｃｌｕｄｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔ，ｗａｌｌｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓ，
ｅｔｃ．ｉｎｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｙ，ｗｈｉｃｈｈａｖｅｃｌｏｓｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｗｉｔｈｐｈｙｓｉｏｌｏｇｉｃａｌａｎｄｐａｔｈｏｌｏｇｉｃａｌｂｅｈａｖｉｏｒｏｆａｒｔｅｒｙ．
Ｔｈｉｓｓｔｕｄｙｐｒｏｖｉｄｅｓｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｂａｓｉｓｆｏｒｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｙｐｈｙｓｉｏｌｏｇｙａｎｄｐａｔｈｏｌｏｇｙｕｎｄｅｒａｃｃｅｌｅｒａ
ｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ａｎｄａｌｓｏｇｉｖｅｓｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｈｕｍａｎｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｎｄ
ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｆｉｅｌｄｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ；ｃａｒｏｔｉｄａｒｔｅｒｙ；ｈｅｍｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｂｌｏｏｄｆｌｏｗｒａｔｅ；ｐｒｅｓｓｕｒｅｇｒａｄｉｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０９１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１０１１５：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０３０．１６４５．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１４７２０３１，１１１０２０１４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓａｑ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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阻拦着舰过程中飞行员颈部的损伤分析与预测

包佳仪１，２，王兴伟３，，周前祥１，２，谌玉红４，李晨明４，刘华蔚５

（１．北京航空航天大学 生物与医学工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 生物医学工程高精尖创新中心，

北京 １０００８３；　３．空军航空医学研究所，北京 １００１４２；　４．军需工程技术研究所，北京 １０００１０；

５．中国人民解放军总医院，北京 １００８５３）

　　摘　　　要：针对舰载机飞行员在阻拦着舰过程中因受到较大的阻拦载荷而导致颈部疼
痛发病率较高问题，采用有限元方法开展了持续过载条件下飞行员颈部的生物力学响应研究。

基于 ＣＴ扫描图像，运用 Ｍｉｍｉｃｓ对头部及 Ｃ１Ｔ１椎体进行三维重建，利用 ＧｅｏｍａｇｉｃＳｔｕｄｉｏ进行
曲面构型，运用 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ和 ＡＢＡＱＵＳ建立有限元模型，并在 ＡＢＡＱＵＳ中计算各椎体及软组
织的应力应变情况，结合损伤评价判定准则———ＮＩＣ和 Ｎｉｊ对飞行员颈部损伤情况进行分析和
预测。结果表明：有限元模型动力学响应与静态和动态实验结果基本吻合，验证了模型的准确

性和建模方法的可行性；关节囊韧带拉伸较其他韧带更长，易造成拉伤或松弛，长期训练会造

成韧带受损、椎间盘突出和颈椎失稳等疾病；Ｃ４Ｃ５椎间盘的应力均值大于 Ｃ５Ｃ６椎间盘，因
此，该部位更容易造成损伤，应强化保护；颈部危重及以上损伤的概率仅为 ６．０７％，即造成椎
骨和脊髓损伤的可能性很小。研究结果可为飞行员颈部保护装置、对抗措施和飞行训练方法

的设计与改进提供理论支撑。

关　键　词：阻拦着舰；有限元；持续过载；头颈部；损伤分析
中图分类号：ＴＰ３９１．９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０４９９０９

　　航空母舰是海军的核心力量，而舰载机是航
空母舰的威力所在，因此其研究和发展一直是各

军事强国关注的重点。舰载机依靠阻拦索等辅助

设备在航空母舰甲板上降落，在阻拦着舰的短暂

过程中飞行员要承受持续 ２ｓ左右水平方向上的
载荷，这种载荷被称为着舰阻拦载荷

［１］
。阻拦载

荷会造成头颈部与肢体之间的异常相对运动，导

致颈椎延伸过度。舰载机飞行员长期反复暴露于

该飞行环境易引起颈椎挥鞭（ｗｈｉｐｌａｓｈ）损伤。据
报道，美太平洋舰队 Ｆ／Ａ１８舰载机飞行人员有
７４％以颈部疼痛为首发症的头颈部损伤发生［２］

。

目前，国内外学者对舰载机阻拦着舰过程对

飞行员产生的影响的研究主要集中在飞行员出现

的生理及心理现象。张建等结合外军舰载机总结

了飞行员生理及心理职业特点，指出特殊起降时

的反复冲击性加速度会造成肢体和头颈部与躯干

的异常相对运动，这不仅能引起飞行员颈肌拉伤，

还能造成颈椎骨折、韧带撕裂、椎间盘退变和椎间

盘突出等
［３］
。对于颈部损伤的研究，张建国等利

用所建立的人体头颈部有限元模型仿真分析了挥

鞭样损伤，得出颈椎在挥鞭运动过程中的变化规

律，结果表明，Ｃ７Ｔ１的最大过伸角度可达 ２０°，
椎间盘所受最大应力值 １６ＭＰａ［４］。但对于持续
性过载条件下，舰载机飞行员头颈部可能产生的

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903010&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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损伤状况及发生损伤的概率等问题的研究却鲜有

报道。

因此，本文将采用有限元模型仿真的方法来计

算和分析舰载机飞行员在阻拦着舰过程中持续性过

载导致的头颈部的应力分布和应变情况，并结合损

伤评价判定准则分析计算是否会造成颈部损伤及损

伤发生概率。研究结果可为飞行员头颈部保护装置

的设计与改进提供理论依据，从而最大限度地减轻

舰载机飞行员在阻拦着舰过程中头颈部的伤害。

１　几何模型与有限元模型的建立

为了得到更准确的仿真计算结果，参考人体

头颈部解剖学结果，建立生物逼真度较高的人体

头颈部有限元模型，包括头骨、椎骨、椎间盘、韧

带、肌肉和关节软骨等组织。

１．１　几何模型的建立
根据中国舰载机飞行员 ５０百分位的人体基

本数据，选取２４岁，身高 １７２ｃｍ，体重 ６２ｋｇ的健
康男性志愿者一名，无头颈部骨骼畸形和病变。

采用 ＧＥ公司 １６排螺旋 ＣＴ进行扫描，得到第 ３
节胸椎 （Ｔ３）及以上的人体组织 ＣＴ图像共
５６０张，分辨率为５１２像素 ×５１２像素。

将所得 ＣＴ图像导入到 Ｍｉｍｉｃｓ１７．０中，通过
阈值分割提取骨质的灰度信息，分别建立头部和

Ｃ１Ｔ１的 ３Ｄ骨骼模型。再将模型依次导入
ＲａｐｉｄｆｏｒｍＸＯＲ３中进行光滑处理，得到平滑的头
颈部几何模型。之后将该几何模型导入到

ＧｅｏｍａｇｉｃＳｔｕｄｉｏ１２．０中，通过网格医生对模型进
行分析检查，并进一步修复得到光滑的几何特征，

然后拟合并构造曲面，完成由点云数据到几何曲

面模型的转化。

椎间盘则在 ＳｏｌｉｄＷｏｒｋｓ软件中绘制（如图 １
所示）。根据上下椎体表面的轮廓来绘制椎间盘

的外轮廓，并利用缩放等功能将椎间盘分为髓核

和纤维环两部分。

图 １　椎间盘建立

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌｄｉｓｃｂｕｉｌｄｉｎｇ

１．２　有限元模型的建立
１）网格划分
将经过平滑优化处理过的曲面几何模型导入

到 Ｈｙｐｅｒｍｅｓｈ１４．０中进行网格的划分。椎体结构
复杂，划分为四面体网格，椎间盘结构规则，划分

为六面体网格，网格单元尺寸均为１ｍｍ。
２）软组织模型建立
在 ＡＢＡＱＵＳ中，参考人体头颈部解剖学中韧

带形态以及在骨骼上的起止附着点，以线单元的

形式连接起止点并赋予相应的横截面积，完成韧

带的建立。建立的韧带有限元模型主要包括：前

纵韧带（ＡＬＬ）、后纵韧带（ＰＬＬ）、黄韧带（ＬＦ）、关
节囊韧带（ＪＣＬ）、棘间与棘上韧带（ＩＳＬ＆ＳＳＬ）。
此外头部与颈椎之间的连接处还有寰枕前膜

（ＡＡＯＭ）、寰枕后膜（ＰＰＯＭ）、寰椎横韧带（ＴＬ）、
翼状韧带（ＡＩＬ）和齿突尖韧带（ＡＰＬ）。

肌肉采用与韧带同样的方式构建。参考头颈

部解剖学结构，通过连接肌肉起止附着点，并赋予

横截面积来模拟头颈部主要肌肉
［５］
，包括胸锁乳

突肌、颈长肌、头长肌、头夹肌、前斜角肌、中斜角

肌、后斜角肌和斜方肌等。

由于软骨终板位于椎体皮质骨上下表面，被

认为是椎体皮质骨结构的一部分
［６］
，在 ＡＢＡＱＵＳ

中，选取椎体上下表面的部分，并通过拉伸的方

式，向椎体的内部偏移（ｏｆｆｓｅｔ）０．５ｍｍ作为软骨
终板，这样的方式能保证软骨终板与椎体共节点，

以便更好地连接在一起。

３）材料属性
在模型的几何形态满足仿真精度前提下，各

组织材料属性的选取对有限元模型的计算精度至

关重要。本文结合文献［７８］采用的数据设置模
型的材料属性：椎骨包括皮质骨和松质骨两部分，

皮质骨选择壳单元（Ｓｈｅｌｌ），松质骨选择实体（Ｓｏｌ
ｉｄ）单元，软骨终板也采用壳单元来模拟。纤维环
与髓核采用六面体实体单元，选用各向同性的线

弹性材料。由于韧带主要承受拉力，受压缩的情

况下几乎没有力学响应。因此韧带采用各向同性

的线弹性材料，且设置为不可压缩。参考文献

［９］中给定的关节软骨的材料参数，亦采用各向
同性的线弹性材料。具体参数见表１。

肌肉具有特殊的力学特性：一方面，在外界载

荷的作用下，肌肉可以被动地承受载荷，另一方

面，又能通过神经的支配产生主动收缩力。本文

参考 Ｌｉ等的研究［１０］
，仅模拟肌肉被动响应，材料

选用超弹性材料中的 Ｏｇｄｅｎ模型，具体参数如
表２所示。

４）模型的装配
将各部分分别赋予材料属性后，即进行装配

工作。将韧带与其在头部及椎体上的附着区域进

００５
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　第 ３期 包佳仪，等：阻拦着舰过程中飞行员颈部的损伤分析与预测

行捆绑约束，使其不发生相对运动。同样，椎体与

关节软骨、肌肉，纤维环与髓核也进行捆绑约

束
［１１］
。由于关节软骨之间存在着滑动，故每对关

节软骨之间建立无摩擦有限滑移面面接触方式。
由于本文只分析颈部的受力与损伤情况，故将头

部实体化处理，并添加 ４．６９ｋｇ的质量［１２］
。装配

完成后的有限元模型如图２所示。
表 １　模型材料参数［７９］

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｏｄｅｌｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［７９］

组织

名称

弹性模量／
ＭＰａ

泊松比
密度／

（１０－３ｋｇ·ｍ－３）
单元

类型

皮质骨 １００００ ０．３ ２．０ Ｓｈｅｌｌ

松质骨 ４５０ ０．３ １．０ Ｓｏｌｉｄ

椎骨终板 １０００ ０．４ １．８３ Ｓｈｅｌｌ

纤维环 ３．４ ０．４ １．２ Ｓｏｌｉｄ

髓核 １．０ ０．４９ １．１ Ｓｏｌｉｄ

前纵韧带 ２８．２ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

后纵韧带 ２３ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

黄韧带 ３．５ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

关节囊韧带 ５ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

棘上韧带 ４．９ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

翼状韧带 ５ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

寰椎横韧带 ２０ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

齿突尖韧带 ２０ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

寰枕前膜 ２０ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

寰枕后膜 ２０ ０．４ １．１ Ｔｒｕｓｓ

表 ２　肌肉的参数设置［１０］

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｕｓｃｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ［１０］

材料参数 数值

密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） １．０６

泊松比 ν ０．４９５

弹性分量 μｉ／ＭＰａ ０．０１１４８

弹性分量 αｉ １２．３２

黏性分量 Ｇｉ ０．００１，０．５７５，０．２８８，０．１３７

黏性分量 βｉ／ｓ
－１ ７３．４，５０．３，４２．７，０．２５５

图 ２　完整有限元模型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｌｅｔｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

２　头颈部有限元模型的验证

本文结合 Ｐａｎｊａｂｉ等［１３］
进行的头颈部基础运

动实验和 Ｅｗｉｎｇ等［１４］
的志愿者前碰撞实验，从静

态及动态２个方面对有限元模型的有效性进行了
验证。

１）静态验证
依据 Ｐａｎｊａｂｉ等的头颈部基础运动实验［１３］

，

对模型进行仿真计算。建立如图３所示坐标系。
约束第 １节胸椎 Ｔ１下表面的 ６个自由度。

在头部的旋转中心位置选择一参考点，并与头部

的其他节点进行运动耦合约束，在该点上分别在

±Ｘ、±Ｙ、±Ｚ方向加载 １．５Ｎ·ｍ的纯力矩［１５］
，

分别产生前屈、后伸、左右侧屈以及轴向旋转。然

后，分别在椎体的前部选取参考点，输出各个参考

点在该坐标系的运动参数，并计算出相邻椎体之

间的椎间活动度（相邻椎体间活动角度之差）。

静态验证将仿真计算出的椎间活动度与实验

数据做对比分析，分为前屈、后伸、侧屈和轴向旋

转 ４个过程。以侧屈过程为例，活动度和仿真效
果如图 ４、图 ５所示，图 ４灰色线段为标准误差
线，Ｃ１～Ｃ７为椎骨编号。

由图４可见，仿真计算得到的数据与离体实
验数据进行对比，各椎体之间的活动度均在离体

实验的误差范围之内，ＦＥ仿真数据与实验数据基
本吻合。因此可认为 ＦＥ模型能较好地模拟颈椎
受力时真实运动情况，仿真计算结果可信。

图 ３　坐标系示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图 ４　侧屈椎间活动度数据对比

Ｆｉｇ．４　Ｄａｔａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｔｅｒａｌｆｌｅｘｉｏｎ

ｉｎｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌｒａｎｇｅｏｆｍｏｔｉｏｎ

１０５
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图 ５　侧屈过程仿真结果

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌａｔｅｒａｌｆｌｅｘｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

２）动态验证
通过 Ｅｗｉｎｇ等的志愿者碰撞实验［１４］

数据，验

证模型的动力学响应。约束第 １节胸椎 Ｔ１在 Ｘ
和 Ｚ方向上的平动自由度，以及冠状面和水平面
上的旋转自由度，仅释放 Ｙ方向上的平动自由度
和矢状面上的旋转自由度。在整个 Ｔ１上同时施
加 Ｙ方向上的加速度和矢状面上向前的旋转角
度来模拟前碰撞实验，模型处于正常重力场中。

整个仿真过程持续 ２５０ｍｓ，加载的 Ｔ１加速度和
转动角度如图６和图７所示。

动态验证从有限元模型仿真的结果中获取前

碰撞头部的运动参数。选取头部重心 Ｙ方向上
的加速度与志愿者前碰撞实验的结果进行对比，

由于该实验包含多名志愿者，因此给出数据上限

和下限曲线，如图 ８所示。从仿真数据与实验数
据对比结果来看，仿真得到的头部加速度结果与

实验数据有很好的相似性，基本上都在实验数据

图 ６　Ｔ１加载的加速度时间曲线

Ｆｉｇ．６　ＡｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｃｕｒｖｅｏｆＴ１ｌｏａｄｉｎｇ

图 ７　Ｔ１加载的转动角度时间曲线

Ｆｉｇ．７　ＲｏｔａｔｉｏｎａｎｇｌｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｏｆＴ１ｌｏａｄｉｎｇ

图 ８　Ｙ方向上的加速度时间对比

Ｆｉｇ．８　ＡｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｉｎＹｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

的上下限范围之内；仿真计算数据的曲线趋势与

实验数据曲线趋势一致，但在时间上稍有延迟。

这主要是由于人体肌肉具有主动收缩能力，而模

型只模拟了肌肉的被动收缩能力造成的。

综上所述，本文所建立人体头颈部有限元模

型具有很好的生物逼真度，动力学响应与真实实

验结果基本吻合，故认为该有限元模型计算结果

可信，可用于阻拦着舰过程中的动力学仿真分析。

３　阻拦着舰过程有限元仿真计算

利用所建立的模型对舰载机阻拦着舰过程飞

行员头颈部的受力过程进行仿真分析。根据文

献［１６］中所给出的实验数据，本文选取 ５００００ｌｂ
重量的舰载机加速度时间曲线（１ｌｂ＝０．４５３５９ｋｇ），
如图９所示。Ｔ１除了前后方向上的平动自由度
和矢状面的旋转自由度以外，其他自由度均进行

约束，将加速度载荷施加到整个 Ｔ１，并给整个头
颈部模型一个初始的速度 ５７ｍ／ｓ。整个模型处在
１ｇ加速度的重力场中，且考虑到飞行员头部佩戴
头盔，头部质量增加 ２．０４～６．７３ｋｇ［１７］。整个过
程持续２．７ｓ，加速度最大值为２８ｍ／ｓ２。

图 ９　舰载机阻拦着舰加速度时间曲线

Ｆｉｇ．９　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｃｕｒｖｅｄｕｒｉｎｇａｒｒｅｓｔｄｅｃｋｌａｎｄｉｎｇｏｆ

ｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔ

３．１　仿真结果分析
１）椎骨的应力分析
仿真计算后，截取各椎骨出现最大应力时的
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　第 ３期 包佳仪，等：阻拦着舰过程中飞行员颈部的损伤分析与预测

应力云图，如图１０所示。由图中数据可知椎骨受
到的应力从 Ｃ１至 Ｃ７逐渐递增。这是由于飞行
员的身体部位有安全带束缚，因此越接近胸腔的

椎骨活动度越小，在运动过程中所受的应力也就

越大。应力集中出现在椎弓下两侧的位置，最大

值为９５．３９ＭＰａ，无明显形变。而人体皮质骨强
度为２２７ＭＰａ［１８］，可见椎骨所受应力并不足以直
接造成椎骨的损伤，但该过程存在应力集中点，长

期重复受力，易造成疲劳伤害。

２）椎间盘应力分析
求每个椎间盘所有节点的应力均值，输出应

力时间曲线，如图 １１所示。Ｃ７Ｔ１椎间盘的应
力值最大，最大值达到 １８．３ＭＰａ，这与文献［４］的
仿真计算结果基本一致。其他椎间盘的应力逐级

减小，但 Ｃ４Ｃ５的应力均值却大于 Ｃ５Ｃ６。
截取 １３００ｍｓ左右仿真过程中的运动形态

图，如图１２所示，该时刻颈椎呈反“Ｓ”型，而 Ｃ４
Ｃ５椎间盘正处于弯曲处，因此受到了较大的应
力。较大的应力集中易造成纤维环的破损，引起

椎间盘突出等疾病，因此，相比于其他部位，该处

也更容易造成损伤。临床上 Ｃ４Ｃ５椎间盘的发
病率高于其他部位，说明该部位的应力较大，这与

计算结果相符。

３）主要韧带最大拉伸量
通过仿真计算可以得到主要韧带的相对最大

图 １０　Ｃ７椎骨应力云图

Ｆｉｇ．１０　ＳｔｒｅｓｓｃｏｎｔｏｕｒｏｆＣ７ｖｅｒｔｅｂｒａｅ

图 １１　椎间盘应力时间曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌｄｉｓｃｓ’ｓｔｒｅｓｓｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

拉伸量，如图１３所示，关节囊韧带的拉伸最长，棘
间棘上韧带次之。由此可以看出，颈部过度前屈

会导致关节囊韧带拉伸较长，易造成韧带拉伤或

松弛，从而引起椎体失稳。颈椎失稳也是飞行员

最常见的疾病之一。

图 １２　１３００ｍｓ时椎体反“Ｓ”型

Ｆｉｇ．１２　ＶｅｒｔｅｂｒａｌａｎｔｉＳｔｙｐｅａｔ１３００ｍｓ

图 １３　主要韧带相对最大拉伸量

Ｆｉｇ．１３　Ｍａｘｉｍｕｍｒｅｌａｔｉｖｅｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒａｉｎｏｆｍａｉｎｌｉｇａｍｅｎｔｓ

３．２　颈部损伤判定和预测
为了进一步确定颈部的损伤情况，需对颈部

损伤判定标准进行计算。国际公认的颈部损伤评

价准则有 ＮＩＣ（ＮｅｃｋＩｎｊｕｒｙＣｒｉｔｅｒｉｏｎ），ＩＶＮＩＣ（Ｉｎ
ｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌＮｅｃｋＩｎｊｕｒｙＣｒｉｔｅｒｉｏｎ），以及 Ｎｉｊ、Ｎｋｍ等。
本文选取 ＮＩＣ和 Ｎｉｊ两准则进行损伤评估分析。

１）ＮＩＣ损伤判定
颈椎损伤评价标准 ＮＩＣ准则计算公式如下：

ＮＩＣ＝０．２ａｒｅｌａｔｉｖｅ＋Ｖ
２
ｒｅｌａｔｉｖｅ （１）

式中：ａｒｅｌａｔｉｖｅ为头部质心与第１节胸椎在水平方向

上的相对加速度，ｍ／ｓ２；Ｖｒｅｌａｔｉｖｅ为头部质心与第 １
节胸椎在水平方向上的相对速度，ｍ／ｓ；０．２为通
过测量猪颈椎的长度得到的常量，单位为 ｍ［１９］。

仿真得到头部质心与 Ｔ１之间的相对加速度
与相对速度，分别如图 １４（ａ）、（ｂ）所示。从相对
加速度的图中可以看出，在０．４ｓ左右头部质心与
Ｔ１之间的相对加速度达到最大值。

根据 ＮＩＣ的公式，计算得到 ＮＩＣ值随时间变
化的曲线如图１５所示。

从计算的结果可以看出，ＮＩＣ 最大值为

３０５
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图 １４　头部质心与 Ｔ１相对加速度和相对速度

Ｆｉｇ．１４　ＭａｓｓｃｅｎｔｅｒｏｆｈｅａｄａｎｄＴ１ｒｅｌａｔｉｖｅ

ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｓｐｅｅｄ

图 １５　ＮＩＣ时间曲线

Ｆｉｇ．１５　ＮＩＣｔｉｍｅｃｕｒｖｅ

１０．８５ｍ２／ｓ２，介于 Ｐａｎｊａｂｉ等给出的损伤的阈值
８．７ｍ２／ｓ２［２０］和 Ｂｏｓｔｒｍ 等给出的阈值 １５ｍ２／
ｓ２［１９］之间，故可以预测，颈部脊髓不会发生损伤，
但颈椎的软组织可能会有损伤。从实际情况来

看，飞行员在阻拦着舰的过程中，过载的加速度没

有碰撞的瞬时加速度高，椎骨及内部的脊髓很少

会受到损伤，但由于头颈部的过度前屈，伴随着韧

带的拉伸，很有可能会造成韧带的损伤，此外，椎

间盘也会受到较强的压缩从而可能会造成损伤。

２）Ｎｉｊ损伤判定
Ｎｉｊ颈部损伤准则是美国高速公路安全管理

局（ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｗａｙＴｒａｆｆｉｃＳａｆｅｔｙＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，
ＮＨＴＳＡ）提出用于前碰撞过程中颈椎发生严重损
伤的风险评估

［２１］
。Ｎｉｊ为利用力和力矩的组合来

预测前碰撞过程中颈部可能发生损伤的概率。基

本公式为

Ｎｉｊ（ｔ）＝Ｆｚ／Ｆｉｎｔ＋Ｍｙ／Ｍｉｎｔ （２）

式中：下标 ｉ为下标代表轴向载荷（拉伸或压缩）；
下标 ｊ代表矢状面的屈伸运动（前屈或后伸）；Ｆｚ
为指枕骨踝（ＯｃｃｉｐｉｔａｌＣｏｎｄｙｌｅｓ，ＯＣ）处的轴向载
荷力，Ｎ；Ｍｙ为指枕骨踝处的屈伸力矩，Ｎ·ｍ；Ｆｉｎｔ
为指轴向力标准化截距值，Ｎ；Ｍｉｎｔ为指转矩的标
准化截距值，Ｎ·ｍ。

文献［２１］中给出了各种体型的假人所应当
采用的标准截距值，本文选取第５０百分位的标准
值，如图１６所示。

因为阻拦着舰的过程中，由于整个过程是减

速运动，颈椎相当于做前屈的运动，且头部的速度

相对于 Ｔ１总是向前的，故可判定为向前的拉伸，
此时从图 １６可知，Ｆｉｎｔ的值为 ４５００Ｎ，Ｍｉｎｔ的值
３１０Ｎ·ｍ。通过仿真结果并计算，得到阻拦着舰
过程中的 Ｎｉｊ值随时间 ｔ的变化曲线如图１７所示。

２ｓ左右时，Ｎｉｊ的值达到最大，最大值为
０．９０２。选取 Ｎｉｊ的最大值通过式（３）计算颈部发
生不同 ＡＩＳ（ＡｂｂｒｅｖｉａｔｅｄＩｎｊｕｒｙＳｃａｌｅ）等级损伤的
概率 Ｐ［２１］。

Ｐ（ＡＩＳ≥２）＝ １
１＋ｅ２．０５４－１．１９５Ｎｉｊ

Ｐ（ＡＩＳ≥３）＝ １
１＋ｅ３．２２７－１．１９５Ｎｉｊ

Ｐ（ＡＩＳ≥４）＝ １
１＋ｅ２．６９３－１．１９５Ｎｉｊ

Ｐ（ＡＩＳ≥５）＝ １
１＋ｅ３．８１７－１．１９５Ｎ















ｉｊ

（３）

图 １６　第 ５０百分位假人 Ｎｉｊ标准化截距值

Ｆｉｇ．１６　Ｔｈｅ５０ｔｈｐｅｒｃｅｎｔｄｕｍｍｙＮｉｊ
ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｖａｌｕｅ

图 １７　Ｎｉｊ时间曲线

Ｆｉｇ．１７　 Ｎｉｊｔｉｍｅｃｕｒｖｅ
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　第 ３期 包佳仪，等：阻拦着舰过程中飞行员颈部的损伤分析与预测

文献［２２］给出了简明损伤定级法，并给出了
不同 ＡＩＳ等级的损伤描述，如表３所示。

通过计算，分别得到发生各级损伤的概率如

表４所示。
表 ３　ＡＩＳ等级及损伤描述［２２］

Ｔａｂｌｅ３　ＡＩＳａｎｄｉｎｊｕｒｙｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ［２２］

ＡＩＳ等级 损伤描述

０ 无损伤（ｎｏｉｎｊｕｒｙ）

１ 轻微伤（ｍｉｎｏｒ）

２ 中度伤（ｍｏｄｅｒａｔｅ）

３ 较重伤（ｓｅｒｉｏｕｓ）

４ 严重伤（ｓｅｖｅｒｅ）

５ 危重伤（ｃｒｉｔｉｃａｌ）

６ 最危重伤（ｍａｘｉｍｕｍ）

９ 未知等级（ｕｎｋｎｏｗｎ）

表 ４　预测各级损伤发生的概率

Ｔａｂｌｅ４　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｉｎｊｕｒｙａｔａｌｌｌｅｖｅｌｓ

损伤等级 概率／％

ＡＩＳ≥２ ２７．３７

ＡＩＳ≥３ １８．９９

ＡＩＳ≥４ １６．５９

ＡＩＳ≥５ ６．０７

　　结合 ＡＩＳ损伤等级的描述，发生中度及以上
伤的概率为 ２７．３７％，较重及以上伤的概率为
１８．９９％，严重及以上伤的概率为 １６．５９％，而发
生危重及以上伤的概率仅为 ６．０７％。可见，阻拦
着舰过程中飞行员头颈部发生危重伤的概率

很小。

４　结　论

通过对舰载机阻拦着舰过程中人体颈部的生

物力学仿真计算，分析飞行员在该过程中的损伤

情况，结果表明：

１）应力最大值出现在 Ｃ７椎弓下两侧的位
置，大小为９５．３９ＭＰａ，无明显形变。可见椎骨所
受应力并不足以直接造成椎骨的损伤，但由于存

在应力集中点，长期重复受力，易造成疲劳伤害。

２）阻拦着舰过程造成头颈部过度前伸，导致
关节囊韧带拉伸较其他韧带更长，更易造成拉伤

或松弛，从而引起椎体失稳。

３）椎间盘的应力值最大均值出现在 Ｃ７Ｔ１，
达到１８．３ＭＰａ。与其他相邻椎间盘间应力变化
相反，Ｃ４Ｃ５的应力均值大于 Ｃ５Ｃ６，因此，该部
位更容易造成损伤，这与临床报告 Ｃ４Ｃ５椎间盘
发病率高于其他部位结果一致。

４）结合 ＮＩＣ和 Ｎｉｊ损伤标准分析可知，阻拦
着舰过程造成飞行员头颈部危重及以上损伤的概

率仅为６．０７％，即造成椎骨和脊髓损伤的可能性
很小。

综上所述，在舰载机飞行员防护装备的设计

开发过程中，应考虑设计有缓冲或固定作用的头

枕、更贴合颈部曲线的颈枕，以及通过设计降低头

盔重量等方法，来降低阻拦着舰过程对飞行员头

颈部的损伤概率。另外，在飞行员体能训练过程

中应强化颈部肌肉力量的训练。
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ｏｆｔｈｅＮｉｊｎｅｃｋｉｎｊｕｒｙｃｒｉｔｅｒｉａｗｉｔｈｈｕｍａｎｒｅｓｐｏｎｓｅｄａｔａｆｏｒｕｓｅ

ｉｎｆｕｔｕｒｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｈｅｌｍｅｔｍｏｕｎｔｅｄｄｉｓｐｌａｙｍａｓｓｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

［Ｊ］．ＮｅｕｒｏｍｏｄｕｌａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｔｔｈｅＮｅｕｒａｌＩｎｔｅｒｆａｃｅ，

２０１２，５６（１）：２０７０２０７４．

［１８］刘映璇．高速后碰撞时人体上颈椎的有限元分析［Ｄ］．太

原：太原理工大学，２０１７．

ＬＩＵＹＸ．Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｃｅｒｖｉｃａｌｖｅｒｔｅｂｒａｅ

ｉｎｈｉｇｈｓｐｅｅｄｐｏｓｔｃｏｌｌｉｓｉｏｎ［Ｄ］．Ｔａｉｙｕａｎ：ＴａｉｙｕａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＢＯＳＴＲ?ＭＯ，ＳＶＥＮＳＳＯＮＭＹ，ＡＬＤＭＡＮＢ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｎｅｃｋ

ｉｎｊｕｒｙｃｒｉｔｅｒｉｏｎｃａｎｄｉｄａｔｅｂａｓｅｄｏｎｉｎｊｕｒｙｆｉｎｄｉｎｇｓｉｎｔｈｅｃｅｒｖｉ

ｃａｌｓｐｉｎａｌｇａｎｇｌｉａａｆｔｅｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｎｅｃｋｅｘｔｅｎｓｉｏｎｔｒａｕｍａ

［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＩＲＣＯＢＩＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎｔｈｅＢｉｏｍｅｃｈａｎｉｃｓｏｆ

Ｉｍｐａｃｔ，１９９６：８８２８８７．

［２０］ＰＡＮＪＡＢＩＭＭ，ＩＴＯＳ，ＩＶＡＮＣＩＣＰＣ，ｅｔａｌ．Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｉｎｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌｎｅｃｋｉｎｊｕｒｙｃｒｉｔｅｒｉｏｎｕｓｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｅａｒｉｍｐａｃｔｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｉｏｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２００５，３８（８）：１６９４．

［２１］ＴＡＮＮＯＵＳＲ，ＥＰＰＩＮＧＥＲＲ，ＥＭＩＬＹＳ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｉｎｊｕｒｙｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒｔｈｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆａｄｖａｎｃｅｄａｕｔｏｍｏ

ｔｉｖｅｒｅｓｔｒａｉｎｔｓｙｓｔｅｍｓⅡ［Ｊ］．Ｄｕｍｍｉｅｓ，１９９８，５４（８）：１５１１５２．

［２２］ＳＣＨＭＩＴＴＫＵ，ＭＵＳＥＲＭＨ，ＷＡＬＺＦＨ，ｅｔａｌ．Ｎｋｍ—Ａｐｒｏ

ｐｏｓａｌｆｏｒａｎｅｃｋｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉｏｎｆｏｒｌｏｗｓｐｅｅｄｒｅａｒｅｎｄｉｍ

ｐａｃｔｓ［Ｊ］．ＴｒａｆｆｉｃＩｎｊｕｒｙＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，２００２，３（２）：１１７１２６．

　作者简介：

　包佳仪　女，博士研究生。主要研究方向：航空航天人因工程。

王兴伟　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：航空工

效学。

周前祥　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空航

天人因工程。
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　第 ３期 包佳仪，等：阻拦着舰过程中飞行员颈部的损伤分析与预测

Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｎｅｃｋｉｎｊｕｒｙｏｆｐｉｌｏｔｓｄｕｒｉｎｇｃａｒｒｉｅｒ
ａｉｒｃｒａｆｔａｒｒｅｓｔｄｅｃｋｌａｎｄｉｎｇ

ＢＡＯＪｉａｙｉ１，２，ＷＡＮＧＸｉｎｇｗｅｉ３，，ＺＨＯＵＱｉａｎｘｉａｎｇ１，２，ＳＨＥＮＹｕｈｏｎｇ４，ＬＩＣｈｅｎｍｉｎｇ４，ＬＩＵＨｕａｗｅｉ５

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＢｉｏｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＭｅｄｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＢｅｉｊｉｎｇＡｄｖａｎｃｅｄＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｆｏｒＢｉｏｍｅｄｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｖｉａｔｉｏｎＭｅｄｉｃｉｎｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１４２，Ｃｈｉｎａ；　４．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｉｌｉｔａｒｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００１０，Ｃｈｉｎａ；　５．ＣｈｉｎｅｓｅＰＬＡＧｅｎｅｒａｌＨｏｓｐｉｔａｌ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８５３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｈｉｇｈｉｎｃｉｄｅｎｃｅｏｆｎｅｃｋｐａｉｎｃａｕｓｅｄｂｙｌａｒｇｅｂｌｏｃｋｉｎｇｌｏａｄｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｒｒｅｓｔ
ｄｅｃｋｌａｎｄｉｎｇｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉｅｒ，ｔｈｅｂｉｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｐｉｌｏｔｓｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｏｖｅｒ
ｌｏａｄｉｓｓｔｕｄｉｅｄｂｙｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ．ＢａｓｅｄｏｎＣＴｓｃａｎｎｉｎｇｉｍａｇｅｓ，Ｍｉｍｉｃｓｗａｓｕｓｅｄｔｏｐｅｒｆｏｒｍｔｈｅ
３ＤｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｈｅａｄａｎｄＣ１Ｔ１ｖｅｒｔｅｂｒａｅ，ａｎｄＧｅｏｍａｇｉｃＳｔｕｄｉｏｗａｓｕｓｅｄｔｏｆｏｒｍａｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅ．
ＴｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙＨｙｐｅｒｍｅｓｈａｎｄＡＢＡＱＵＳ，ａｎｄｔｈｅｓｔｒｅｓｓａｎｄｓｔｒａｉｎｏｆｅａｃｈｖｅｒｔｅ
ｂｒａａｎｄｓｏｆｔｔｉｓｓｕｅｗｅｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｉｎＡＢＡＱＵＳ．ＣｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｄａｍａｇｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｃｒｉｔｅｒｉａＮＩＣａｎｄＮｉｊ，ｔｈｅ
ｎｅｃｋｉｎｊｕｒｙｏｆｐｉｌｏｔｓｗａｓａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅ
ｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｓｉｎａｇｒｅｅｍｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｓｔａｔｉｃａｎｄｄｙｎａｍｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ，ａｎｄｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ
ａｎｄｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．Ｔｈｅｔｅｎｓｉｏｎｏｆｔｈｅａｒｔｉｃｕｌａｒｃａｐｓｕｌｅｌｉｇａｍｅｎｔｉｓｌｏｎｇｅｒ
ｔｈａｎｔｈｅｏｔｈｅｒｌｉｇａｍｅｎｔｓ，ａｎｄｉｔｉｓｅａｓｙｔｏｃａｕｓｅｉｎｊｕｒｙｏｒｒｅｌａｘａｔｉｏｎ．Ｌｏｎｇｔｅｒｍｔｒａｉｎｉｎｇｗｉｌｌｃａｕｓｅｄｉｓｅａｓｅｓ
ｓｕｃｈａｓｌｉｇａｍｅｎｔｄａｍａｇｅ，ｉｎｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌｄｉｓｃｈｅｒｎｉａｔｉｏｎａｎｄｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｅｒｖｉｃａｌｖｅｒｔｅｂｒａ．Ｔｈｅｍｅａｎｓｔｒｅｓｓｏｆ
Ｃ４Ｃ５ｉｎｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌｄｉｓｃｉｓｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆＣ５Ｃ６ｉｎｔｅｒｖｅｒｔｅｂｒａｌｄｉｓｃ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｉｔｉｓｅａｓｉｅｒｔｏｃａｕｓｅｉｎｊｕ
ｒｙａｎｄｓｈｏｕｌｄｂｅｓｔｒｅｎｇｔｈｅｎｅｄ．Ｔｈｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｒｉｔｉｃａｌａｎｄａｂｏｖｅｉｎｊｕｒｉｅｓｉｎｈｅａｄａｎｄｎｅｃｋｉｓｏｎｌｙ６．０７％，
ｔｈａｔｉｓ，ｔｈｅｐｏｓｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｉｎｊｕｒｙｔｏｖｅｒｔｅｂｒａｅａｎｄｓｐｉｎａｌｃｏｒｄｉｓｖｅｒｙｓｍａｌｌ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｃａｎｐｒｏｖｉｄｅ
ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｎｅｃｋｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｓ，ｃｏｕｎｔｅｒｍｅａｓｕｒｅｓａｎｄｆｌｉｇｈｔ
ｔｒａｉｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｐｉｌｏｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｒｒｅｓｔｄｅｃｋｌａｎｄｉｎｇ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ；ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｏｖｅｒｌｏａｄ；ｈｅａｄａｎｄｎｅｃｋ；ｉｎｊｕｒｙａｎａｌｙｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０７１３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０１０１７：０１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１００８．１３４２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＣ０８０２８０７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉｎｇｗｅｉｗａｎｇ２０１３＠ｓｉｎａ．ｃｎ
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　引用格式：赵强，汤祁忠，韩臖礼，等．基于代理模型的制导火箭炮发射诸元计算方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：
５０８５１９．ＺＨＡＯＱ，ＴＡＮＧＱＺ，ＨＡＮＪＬ，ｅｔａｌ．Ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｆｉｒｉｎｇｄａｔａｏｆｇｕｉｄｅｄｒｏｃｋｅｔｌａｕｎｃｈｅｒｂａｓｅｄｏｎｓｕｒｒｏｇａｔｅ
ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：５０８５１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０３３９

基于代理模型的制导火箭炮发射诸元计算方法

赵强１，汤祁忠２，韩臖礼３，杨明２，陈志华１，

（１．南京理工大学 瞬态物理重点实验室，南京 ２１００９４；　２．中国兵器工业集团有限公司 导航与控制技术研究所，北京 １０００８９；

３．北京机电研究所，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对制导火箭炮发射诸元的快速计算问题，提出了一种结合大样本数据和
代理模型计算发射诸元的新方法。运用代理模型建立射角、无控弹道侧偏与炮位纬度、炮位高

程、射向、射程、目标点高程及药温之间的函数关系，并根据射程和无控弹道侧偏的预测值对射

向进行修正。仿真结果表明，高阶多项式响应面、相关函数为高斯函数的 Ｋｒｉｇｉｎｇ、高阶单项式
径向基函数、核函数为高斯函数的最小二乘支持向量机、激活函数为正弦函数的超限学习机以

及由上述单一代理模型构建的组合代理模型均具有较高的预测精度，各种单一代理模型对射

角和无控弹道侧偏的预测时间均小于１ｍｓ，证明了基于代理模型的射角和无控弹道侧偏预测
方法切实可行，且通过对射向进行修正有效减小了由于地球自转引起的无控弹道侧偏。
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　　作为陆军主要远程压制武器，远程精确制导
火箭炮是炮兵对敌远程精确打击的主要力量。在

现代及未来战争中，提高火箭炮自身的生存能力

至关重要，其中缩短发射准备时间以提高其快速

反应能力是最重要的方向之一。因此，在保证一

定精度的前提下，研究发射诸元快速计算问题显

得尤为重要。

在制导火箭炮发射前必须对其发射诸元进行

快速装定，即在给出炮位和目标点经度、纬度、高

程的条件下快速计算火箭炮的射角和射向
［１］
。

制导火箭弹具有一定的机动能力，能有效克服各

种随机误差，如初始发射误差、弹体参数误差、气

动参数误差和气象误差，因此制导火箭炮的发射

诸元装定可简化，不需要输入实际气象文件，除保

留药温修正外，取消相关的修正诸元计算。因此，

为进一步提高发射诸元的计算精度并有效缩短计

算时间，亟需对标准气象条件下发射诸元的快速

计算方法进行研究。

计算火箭炮发射诸元的方法有 ２种：射表法
和迭代法。其中，射表法是一种以射表为基础采

用插值或数据拟合的方法求解射程对应的基本诸

元和修正诸元的处理方法
［２］
。该方法是目前工

程中常用的发射诸元计算方法，存在一定的误差，

可在一定范围内满足精度要求。

迭代法是在迭代初值的基础上通过多次求解

弹道方程组得到发射诸元的一种计算方法，该方

法可对任意发射条件下的发射诸元进行精确计

算。与射表法相比，迭代法的计算速度较慢，其计

算速度主要取决于弹道模型、迭代初始值和迭代

方法。六自由度弹道模型
［３］
是最为精确的，但在

实际计算时必须采用较小的步长，且需要多次迭

代计算，所需的计算时间较长，而采用其他的弹道
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　第 ３期 赵强，等：基于代理模型的制导火箭炮发射诸元计算方法

模型又会造成射角的计算精度较低，因此，最大限

度地减少迭代次数是提高迭代法计算速度的关

键。在给定弹道模型的条件下，迭代次数主要取

决于迭代初值和迭代方法。对于迭代初值的选

取，一般通过射表法得到，主要采用插值或多项式

拟合的方法
［２，４］
。对于迭代方法，周珞晶等提出

了一种改进的迭代计算方法，该方法可以大幅减

少射角计算所需的迭代修正次数
［５］
；赵东华等提

出了一种基于二分法求根的射角计算方法
［６］
，

Ｃｈｕｓｉｌｐ等提出了４种迭代方法，并以 Ｍ１０７式榴弹
的射角计算为例对比了４种方法的计算速度［７］

；此

外，Ｃｈａｒｕｂｈｕｎ和 Ｃｈｕｓｉｌｐ针对多管火箭炮系统的３
种射程与射角的关系提出了一种利用六自由度弹

道方程组和二分法计算射角的方法
［８］
。

若不考虑弹体参数误差和气象误差等随机误

差影响，射角和无控弹道侧偏的大小由炮位纬度、

炮位高程、射向、射程、目标点高程和药温等因素

确定，且射角、无控弹道侧偏与上述各影响因素间

具有高度非线性的函数关系。综合考虑影响发射

诸元的各个因素，研究一种标准气象条件下发射

诸元的快速、高精度计算方法，其计算结果既可以

直接作为制导火箭炮的装定诸元，又可以作为发

射简控和无控火箭弹的火箭炮在实际气象条件下

迭代弹道方程组时的初值，具有重要意义。

本文提出了一种基于大样本数据建立射角和

无控弹道侧偏代理模型的方法。代理模型是通过

对仿真模型的输入参数和输出结果进行拟合而得

到的新的数学模型，该数学模型的计算结果可以

代替昂贵、耗时的高精度模型的仿真分析结

果
［９］
，被广泛应用于实际的工程优化设计中

［１０］
。

以某制导火箭炮为例，进行了发射诸元计算

方法的应用研究。首先，运用拉丁超立方抽样

（ＬａｔｉｎＨｙｐｅｒｃｕｂｅＳａｍｐｌｉｎｇ，ＬＨＳ）［１１］进行数值试
验设计，并分别运用多项式响应面（Ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ
ＲｅｓｐｏｎｓｅＳｕｒｆａｃｅ，ＰＲＳ）、Ｋｒｉｇｉｎｇ［１２］、径向基函数
（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）［１３］、最小二乘支持向
量机（ＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅｓＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＭａｃｈｉｎｅ，ＬＳＳ
ＶＭ）［１４］、超限学习机（ＥｘｔｒｅｍｅＬｅａｒｎｉｎｇＭａｃｈｉｎｅ，
ＥＬＭ）［１５］和组合代理模型（ＥｎｓｅｍｂｌｅｏｆＳｕｒｒｏｇａｔｅ
Ｍｏｄｅｌ，ＥＯＳＭ），进行了基于代理模型的发射诸元
计算方法研究，建立了射角、无控弹道侧偏与炮位

纬度、炮位高程、射向、射程、目标点高程及药温之

间的函数关系；其次，以预测射角为例，统计了各

种代理模型的预测时间；然后，为了减小末制导段

的舵资源压力，提出了一种射向修正方法，即通过

已建立的无控弹道侧偏与各个影响因素的函数关

系预测无控弹道侧偏，并根据无控弹道侧偏的预

测值和射程计算射向的修正角度，同时对射向修

正法的修正效果进行了验证；最后，分析了测试样

本数量和训练样本数量对预测精度的影响。

１　代理模型的相关理论

１．１　多项式响应面
多项式响应面是一种采用统计学回归分析进

行函数拟合的代理模型，具有计算量小、构造简

单、鲁棒性良好等特点，在工程产品优化设计中应

用较为广泛。为推导和书写方便，假定响应是一

维的，则多项式响应面的表达式为

ｙ^（ｘ）＝β０＋∑
ｎ

ｉ＝１
βｉｘｉ＋∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ≥ｉ
βｉｊｘｉｘｊ＋… （１）

式中：^ｙ（ｘ）为代理模型的预测值；ｘｉ为 ｎ维自变
量 ｘ的第 ｉ个分量；β０、βｉ和 βｉｊ均为待定系数，通
常使用最小二乘估计方法获得。

１．２　Ｋｒｉｇｉｎｇ
Ｋｒｉｇｉｎｇ是一种基于统计理论，充分考虑变量

空间相关特征的插值技术
［１２］
，包含回归模型部分

和随机模型部分：

ｙ^（ｘ）＝ｆ（ｘ）＋ｚ（ｘ） （２）
式中：ｆ（ｘ）为回归模型部分，提供全局近似，且通
常为多项式函数；ｚ（ｘ）为随机模型部分，提供局
部偏差近似，其均值为零，方差为 σ２，协方差为
ｃｏｖ（ｚ（ｘ（ｉ）），ｚ（ｘ（ｊ）））＝σ２Ｒ（θ，ｘ（ｉ），ｘ（ｊ）） （３）
式中：Ｒ（θ，ｘ（ｉ），ｘ（ｊ））为带有参数向量 θ的相关函
数，表示训练样本点 ｘ（ｉ）和 ｘ（ｊ）之间的空间相关
性。常见的相关函数包括立方函数（Ｃｕｂｉｃ）、指数
函数（Ｅｘｐ）、高斯函数（Ｇａｕｓｓ）、线性函数（Ｌｉｎ）、
球形函数（Ｓｐｈｅｒｉｃａｌ）和样条函数（Ｓｐｌｉｎｅ）等。此
外，文献［１６］给出了 ２种 Ｍａｔｅｒｎ相关函数 Ｍａ
ｔｅｒｎ３２和 Ｍａｔｅｒｎ５２，表达式分别为

Ｒ（θ，ｘ（ｉ），ｘ（ｊ））＝（１＋槡３ｌ）ｅ
－槡３ｌ （４）

Ｒ（θ，ｘ（ｉ），ｘ（ｊ））＝（１＋槡５ｌ＋５ｌ
２／３）ｅ－槡５ｌ （５）

式中：ｌ＝∑
ｎ

ｋ＝１
θｋ（ｘ

（ｉ）
ｋ －ｘ（ｊ）ｋ ）槡

２
，θｋ、ｘ

（ｉ）
ｋ 和 ｘ

（ｊ）
ｋ 分别

为 θ、ｘ（ｉ）和 ｘ（ｊ）的第 ｋ个分量。
１．３　径向基函数

径向基函数模型是以径向基函数为核函数，

并通过线性叠加构造出来的模型
［１３］
。正定径向

基函数模型的基本形式如下：

ｙ^（ｘ）＝∑
ＭＲ

ｋ＝１
ａｋ（ｘ－ｘ（ｋ） ２） （６）

式中：ＭＲ为基函数个数；ａｋ为基函数的加权系

９０５
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数；· ２为欧氏范数；（·）为基函数，常见的
正定基函数包括高斯函数（Ｇａｕｓｓ）和逆多二次函
数（ＩｎｖｅｒｓｅＭｕｌｔｉＱｕａｄｒｉｃ，ＩＭＱ）等。

在式（６）中添加一个多项式，即可得到条件
正定径向基函数模型的表达式为

ｙ^（ｘ）＝∑
ＭＲ

ｋ＝１
ａｋ（ｘ－ｘ（ｋ） ２）＋∑

ｄ≤ｑ
λｄｘ

ｄ
（７）

式中：ｑ为径向基函数条件正定的阶数；λｄ为多项
式回归系数；ｄ为多项式阶数。常见的条件正定
基函数包括单项式函数（Ｍｏｎｏｍｉａｌ，ＭＮ）、多二次
函数（ＭｕｌｔｉＱｕａｄｒｉｃ，ＭＱ）和薄板样条函数（Ｔｈｉｎ
ＰｌａｔｅＳｐｌｉｎｅｓ，ＴＰＳ）等。
１．４　最小二乘支持向量机

支持向量机是一种建立在统计学习理论的

ＶＣ维理论和结构风险最小化原则基础上的新的
机器学习技术

［１７］
，已成功应用于处理非线性回归

和分类等实际问题。最小二乘支持向量机是

ＳＶＭ的一种扩展［１４］
，它将不等式约束替代为等

式约束，简化了计算，具有出色的预测分析能力。

其一般表达式为

ｙ^（ｘ）＝∑
ＭＳ

ｋ＝１
γｋＫ（ｘ，ｘ

（ｋ）
）＋ｂ （８）

式中：ＭＳ为支持向量的个数；γｋ为权向量 γ的

第 ｋ个权值；Ｋ（ｘ，ｘ（ｋ））为核函数，常见的核函数
包括线性函数（Ｌｉｎ）、多项式函数（Ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ）和
高斯函数（Ｇａｕｓｓ）等；ｂ为常数项。
１．５　超限学习机

超限学习机是由黄广斌等提出的一种新型快

速学习算法
［１５］
。对于一个具有 ＭＥ个隐层节点

的单隐层神经网络，表达式为

ｙ^（ｘ）＝∑
ＭＥ

ｋ＝１
μｋｇ（ηｋｘ＋ｃｋ） （９）

式中：μｋ为隐含层到输出层的权值；ｇ（·）为激活
函数，常用的激活函数包括径向基传递函数

（Ｒａｄｂａｓ）、Ｓｉｇｍｏｉｄ函数 （Ｓｉｇｍｏｉｄ）、正弦函数
（Ｓｉｎｅ）、双曲正切函数（Ｔａｎｈ）和三角形基函数
（Ｔｒｉｂａｓ）等；ηｋ＝［ηｋ１，ηｋ２，…，ηｋｎ］为输入层到隐
含层的权值向量；ｃｋ为隐含层偏置。
１．６　组合代理模型

组合代理模型，也称加权平均代理模型

（ｗｅｉｇｈｔｅｄａｖｅｒａｇｅｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌ），是近似建模领
域新的研究热点，其一般形式为

ｙ^Ｅ（ｘ）＝∑
ＮＳ

ｋ＝１
ωｋ^ｙｋ（ｘ） （１０）

式中：^ｙＥ（ｘ）为 ＥＯＳＭ的预测值；ＮＳ为单一代理模
型的个数；ωｋ和 ｙ^ｋ（ｘ）分别为第 ｋ个单一代理模

型的权系数和预测值，且∑
ＮＳ

ｋ＝１
ωｋ ＝１。

计算权系数是构建 ＥＯＳＭ的关键环节，目前
典型的权系数计算方法有最优权系数法、反比例

平均化法和启发式计算法等
［１８］
。本文采用最优

权系数法，该方法将权系数的计算过程看作一个

优化问题，使用的优化方法是多变异位自适应遗

传算 法 （ＭｕｌｔｉＭｕｔａｔｉｏｎＡｄａｐｔｉｖｅＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ，ＭＭＡＧＡ）［１９］，优化变量是单一代理模型的
权系数 ωｋ，目标函数是最小 ＥＯＳＭ的预测误差，
该优化问题表述如下：

Ｆｉｎｄ：ωｋ
ｍｉｎ：ＥＥ ＝Ｅｒｒ｛^ｙＥ（ｘ），ｙ（ｘ）｝

ｓ．ｔ．：∑
ＮＳ

ｋ＝１
ωｋ ＝










１

（１１）

式中：ＥＥ和 Ｅｒｒ｛·｝分别为 ＥＯＳＭ的预测误差和
误差测度，并采用均方根误差作为 ＥＯＳＭ的误差
测度；ｙ（ｘ）为 ｘ处的真实响应值。
１．７　代理模型预测精度的评价方法

采用最大绝对误差（ＭａｘｉｍｕｍＡｂｓｏｌｕｔｅＥｒｒｏｒ，
ＭＡＥ）、最大相对误差（ＭａｘｉｍｕｍＲｅｌａｔｉｖｅＥｒｒｏｒ，
ＭＲＥ）和均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅｄＥｒｒｏｒ，
ＲＭＳＥ）指标来衡量代理模型的预测精度，表达式
分别为

ＭＡＥ＝Ｍａｘ（Δｙ１（ｘ），

　　 Δｙ２（ｘ），…，ΔｙＮＴ（ｘ）） （１２）

ＭＲＥ＝

Ｍａｘ Δｙ１（ｘ）
ｙ１（ｘ）

，
Δｙ２（ｘ）
ｙ２（ｘ）

，…，
ΔｙＮＴ（ｘ）
ｙＮＴ（ｘ

( )
）

×１００％

（１３）

ＲＭＳＥ＝ １
ＮＴ∑

ＮＴ

ｋ＝１
（Δｙｋ（ｘ））

槡
２

（１４）

式中：Δｙｋ（ｘ）＝ｙｋ（ｘ）－ｙ^ｋ（ｘ），ｙｋ（ｘ）和 ｙ^ｋ（ｘ）分
别为第 ｋ个测试样本对应的真实响应值和预测
值；Ｍａｘ（·）为最大值函数；ＮＴ为测试样本数量。

２　发射诸元计算方法

２．１　发射诸元的计算流程
基于代理模型的制导火箭炮发射诸元计算流

程如图１所示，主要包括射角和无控弹道侧偏的
代理模型构建、基于代理模型的发射诸元计算，其

中射角和无控弹道侧偏的代理模型构建过程

如下：

１）建立弹道模型。弹道模型直接决定了发
射诸元的计算精度。本文采用文献［２０］中的六

０１５
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图 １　基于代理模型的制导火箭炮发射诸元计算流程

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｆｉｒｉｎｇｄａｔａｏｆｇｕｉｄｅｄｒｏｃｋｅｔ

ｌａｕｎｃｈｅｒｂａｓｅｄｏｎｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌ

自由度弹道模型，该弹道模型综合考虑了地球自

转及扁率的影响，并结合多次飞行试验结果进行

了符合计算，运用该弹道模型得到的仿真结果与

飞行试验结果高度吻合。

２）运用代理模型建立射角、无控弹道侧偏与
炮位纬度 Ｂ０、炮位高程Ｈ０、射向ＡＴ、射程ＸＧ、目标
点高程 ＨＴ、药温 ＴＳ之间的函数关系。具体过程
包括数值试验设计得到试验数据、基于试验数据

等进行代理模型的选择和拟合以及检验代理模型

的预测精度等。

在给出炮位和目标点位置信息的情况下，制

导火箭炮发射诸元的计算步骤如下：

１）根据炮位和目标点的经度、纬度、高程，计
算射程和射向。

２）根据炮位纬度、炮位高程、射程、射向、目
标点高程和药温，运用已经建立的无控弹道侧偏

与各个影响因素之间的函数关系，计算无控弹道

侧偏。

３）根据射程和无控弹道侧偏，使用射向修正
法计算射向修正量，从而得到修正的射向和射程。

４）根据炮位纬度和高程、修正的射向和射
程、目标点高程、药温，运用已经建立的射角与各

个影响因素之间的函数关系，计算射角。

２．２　各试验点对应的射角和无控弹道侧偏的计
算步骤

　　各试验点对应的射角和无控弹道侧偏通过反

复迭代六自由度弹道程序得到，计算步骤如下：

步骤１　运用二元三点插值法计算标准气象
条件下给定的射程 ＸＧ和炮位高程 Ｈ０对应的射
角 θ１，并将 θ１作为迭代计算的初值。

步骤２　使用六自由度弹道程序计算 θ１对应
的标准气象条件下的射程 Ｘ１；并计算 Ｘ１与 ＸＧ的
差值 ΔＸ１＝ＸＧ－Ｘ１。

步骤 ３　根据 ΔＸ１ 确定射角的迭代步长
Δθ１，则第２次迭代的射角 θ２＝θ１＋Δθ１，并使用六
自由度弹道程序计算 θ２对应的射程 Ｘ２。

步骤４　按照以下迭代修正公式确定更高精
度的射角：

θｋ ＝θｋ－１＋
θｋ－１－θｋ－２
Ｘｋ－１－Ｘｋ－２

（ＸＧ －Ｘｋ－１） （１５）

式中：θｋ、θｋ－１和 θｋ－２分别为迭代 ｋ、ｋ－１和 ｋ－２
次得到的射角；Ｘｋ－１和 Ｘｋ－２分别为射角 θｋ－１和
θｋ－２对应的射程。基于式（１５）进行射角的迭代计
算，在每次迭代计算中使用六自由度弹道程序计

算射角 θｋ对应的射程 Ｘｋ，直到 ＸＧ－Ｘｋ 满足给
定的精度，并将试验点中的 ＸＧ替换为 Ｘｋ，同时输
出射角 θｋ对应的无控弹道侧偏。

在利用式（１５）进行射角的迭代计算过程中，
若射程 ＸＧ大于给定的 Ｂ０、Ｈ０、ＡＴ、ＨＴ、ＴＳ条件下
的最大射程，则只需在式（１５）的基础上，结合迭
代关系式 θｋ＝θｋ－１＋Δθｋ－１，将射角迭代到最大射
程角，并输出最大射程角对应的射程和无控弹道

侧偏，同时将试验点中的 ＸＧ替换为最大射程。
２．３　射向修正法

考虑到地球自转的影响，指向目标的远程火

箭弹的无控弹道会存在一定的侧偏，且侧偏会随

着射程和飞行时间的增加而增大。同时，由于远

程火箭弹的气动舵较小，因而能提供的控制力有

限。若按照传统的控制思路，在末制导段进行修

正有可能导致该段长时间舵资源饱和，进而影响

弹体稳定和落点精度。为了解决这一难题，提出

了一种通过修正射向来减小侧偏的方法。

射向修正法的基本原理如图２所示。其中 Ｏ
为炮位，Ｔ为真实目标点，Ｔ１为虚拟目标点，ＯＮ

为真北轴，ＯＴ为真实射程，ＯＴ１为虚拟射程（即修

正的射程），ＴＴ３为无控弹道侧偏的预测值，且

Ｔ１Ｔ＝ＴＴ３，∠ＯＴ１Ｔ＝∠ＯＴＴ４ ＝９０°，Ｔ１Ｔ２表示ＯＴ１
对应的真实无控弹道侧偏，ＴＴ４为ＯＴ对应的真实
无控弹道侧偏，Ａ′Ｔ为修正的射向，ＡＴ为根据炮位
和目标点经纬度求得的射向，α为射向修正量。
α和Ａ′Ｔ分别满足如下关系：

α＝ａｒｃｓｉｎ（Ｔ１Ｔ／ＯＴ）＝ａｒｃｓｉｎ（ＴＴ３／ＯＴ） （１６）

１１５
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Ａ′Ｔ ＝ＡＴ－α （１７）
由图２中的几何关系可知：

∠Ｔ１ＯＴ２ ＝ａｒｃｔａｎ（Ｔ１Ｔ２／ＯＴ１）＝

　　ａｒｃｔａｎ（Ｔ１Ｔ２／（ＯＴｃｏｓα）） （１８）
∠Ｔ２ＯＴ＝α－∠Ｔ１ＯＴ２ （１９）

ＯＴ２ ＝ （ＯＴ１）
２＋（Ｔ１Ｔ２）槡

２
（２０）

通过射向修正法得到的无控弹道落点（Ｔ２）
与真实目标点（Ｔ）之间的距离在地面坐标系下 ｘ
轴和 ｚ轴方向的投影 Δｘ和 Δｚ分别满足如下
关系：

Δｘ＝ ＯＴ－ＯＴ２ｃｏｓ∠Ｔ２ＯＴ （２１）

Δｚ＝ ＯＴ２ｓｉｎ∠Ｔ２ＯＴ （２２）

当制导火箭弹进入末制导段后，以某种导引

方法将火箭弹导向目标。图３给出了制导火箭弹
在地面坐标系中的 ｚ轴分量随时间的变化关系。
由图可知，经过射向修正可使得地面坐标系中的

ｚ轴分量在末制导段得到大幅度减小，从而可有
效减小末制导段的舵资源压力。

图 ２　射向修正法的原理示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔａｒｇｅｔａｚｉｍｕｔｈ

ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图 ３　制导火箭弹在地面坐标系中的 ｚ轴分量

随时间的变化关系

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｚａｘｉｓｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｇｕｉｄｅｄｒｏｃｋｅｔｉｎ

ｇｒｏｕｎｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｉｍｅ

３　仿真分析

基于国际标准大气（ＩＳＯ２５３３：１９７５［２１］），分
别运用 ＰＲＳ、Ｋｒｉｇｉｎｇ、ＲＢＦ、ＬＳＳＶＭ、ＥＬＭ和 ＥＯＳＭ
对射角和无控弹道侧偏进行了预测，并对各种代

理模型的预测精度进行了比较分析。在此基础

上，对射角和无控弹道侧偏进行了预测快速性分

析，并对射向修正法的修正效果进行了分析。

本文采用 ＬＨＳ对各影响因素进行数值试验
设计。各影响因素的取值范围如表 １所示，表中
１ｍｉｌ＝０．０６°，训练样本数量为 １２０００，测试样本
数量为５０００。

表 １　各影响因素的变化范围

Ｔａｂｌｅ１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｒａｎｇｅｏｆｖａｒｉｏｕｓｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇｆａｃｔｏｒｓ

因素 范围

Ｂ０／（°） ［０，６０．００］

Ｈ０／ｍ ［０，５０００．００］

ＡＴ／ｍｉｌ ［０，６０００．００）

ＸＧ／ｋｍ ［８０．００，３００．００］

ＨＴ／ｍ ［０，５０００．００］

ＴＳ／℃ ［－４０．００，５０．００］

３．１　代理模型的预测精度分析
表２给出了不同阶数 ＰＲＳ的预测精度。对

于射角和无控弹道侧偏的预测，在一定范围内，随

着阶数的增加，ＰＲＳ的预测精度会有所提高。对
于常用的１～４阶 ＰＲＳ，其预测精度均较低，其中
４阶 ＰＲＳ对应的射角、无控弹道侧偏的 ＭＡＥ和
ＲＭＳＥ分别为６．１６７ｍｉｌ和１．２４５ｍｉｌ、５０９．７６ｍ和
９４．０３ｍ，主要由于低阶 ＰＲＳ仅适用于拟合一定复
杂程度的函数关系，并可在局部范围内得到较精

确的拟合效果，但当函数关系高度复杂时，低阶

ＰＲＳ的近似效果则较差。与低阶 ＰＲＳ相比，高阶
ＰＲＳ对射角和无控弹道侧偏的拟合效果均较好，
其中９阶 ＰＲＳ的预测精度最高，对应的射角、无
控弹道侧偏的 ＭＡＥ和 ＲＭＳＥ分别为０．６６７ｍｉｌ和
０．０８４ｍｉｌ、１３．７６ｍ和 １．４１ｍ，产生的射程 ＭＡＥ、
ＭＲＥ和ＲＭＳＥ分别为２０８．６９ｍ、０．１３％和４４．４０ｍ。
因此，９阶 ＰＲＳ可更好地用于建立射角、无控弹道
侧偏与 Ｂ０、Ｈ０、ＡＴ、ＸＧ、ＨＴ、ＴＳ之间的高度非线性
函数关系。

表３给出了回归模型为 ６阶多项式的条件
下，８种相关函数对 Ｋｒｉｇｉｎｇ预测精度的影响。对
于射角和无控弹道侧偏的预测，Ｋｒｉｇｉｎｇ具有较高
的精度，且在各样本点处的预测值与真实值相同。

相关函数对 Ｋｒｉｇｉｎｇ的预测精度会有很大影响，相
关函数为 Ｇａｕｓｓ函数和 Ｓｐｌｉｎｅ函数时，Ｋｒｉｇｉｎｇ具

２１５
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有很高的预测精度，而相关函数为 Ｌｉｎ函数和
Ｅｘｐ函数时，Ｋｒｉｇｉｎｇ的预测精度则较低，其中相关
函数为 Ｇａｕｓｓ函数的 Ｋｒｉｇｉｎｇ对应的射角、无控弹
道侧偏的 ＭＡＥ和 ＲＭＳＥ分别为 ０．４８３ｍｉｌ和
０．０６４ｍｉｌ、６．６４ｍ和 ０．６５ｍ，产生的射程 ＭＡＥ、
ＭＲＥ和ＲＭＳＥ分别为１８２．３１ｍ、０．０９％和３３．４５ｍ。
因此，运用 Ｋｒｉｇｉｎｇ建立射角、无控弹道侧偏与
Ｂ０、Ｈ０、ＡＴ、ＸＧ、ＨＴ、ＴＳ之间的函数关系时，优先选
择的相关函数为 Ｇａｕｓｓ函数。

５种基函数对 ＲＢＦ预测精度的影响如表４所
示。对于射角和无控弹道侧偏的预测，基函数的

类型对 ＲＢＦ的预测精度影响较大，当基函数为
ＭＮ函数和 ＴＰＳ函数以及 ＩＭＱ函数和 ＭＱ函数

时，ＲＢＦ的预测精度均较为接近，其中 ＭＮ函数的
阶数为最佳阶数 １１。当基函数采用 １１阶 ＭＮ函
数和 Ｇａｕｓｓ函数时，ＲＢＦ分别具有最好和最差的
预测效果，其中基函数为 １１阶 ＭＮ函数的 ＲＢＦ
对应的射角、无控弹道侧偏的 ＭＡＥ和 ＲＭＳＥ分别
为１．０３３ｍｉｌ和０．１３３ｍｉｌ、２３．２２ｍ和２．５９ｍ，产生
的射程 ＭＡＥ、ＭＲＥ和 ＲＭＳＥ分别为 ４１４．７２ｍ、
０．２５％和６９．８６ｍ。因此，运用 ＲＢＦ建立射角、无
控弹道侧偏与 Ｂ０、Ｈ０、ＡＴ、ＸＧ、ＨＴ、ＴＳ之间的函数
关系时，最优基函数为１１阶 ＭＮ函数。

３种核函数对 ＬＳＳＶＭ预测精度的影响如表 ５
所示。核函数的选取对 ＬＳＳＶＭ的预测效果有较
大影响。当核函数采用 Ｇａｕｓｓ函数和８阶 Ｐｏｌｙｎｏ

表 ２　阶数对 ＰＲＳ预测精度的影响

Ｔａｂｌｅ２　ＥｆｆｅｃｔｏｆｏｒｄｅｒｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＰＲＳ

阶数
射角 无控弹道侧偏 射程

ＭＡＥ／ｍｉｌ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍｉｌ ＭＡＥ／ｍ ＲＭＳＥ／ｍ ＭＡＥ／ｍ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍ

１ ５０．８６７ ５．０２３ １１．８１３ ２４５５．３８ ６０６．８７ １７４２２．７５ １１．５７ ６６５８．２２

２ ２４．５５０ ３．２１１ ７．５４５ １４８５．９０ ３４７．４１ １１４８３．８８ ８．５０ ４４９０．５５

３ ９．８１７ １．２３６ ２．３８５ ９１４．４１ １８５．５１ ４３３１．１２ ２．９７ １３６８．８６

４ ６．１６７ ０．６５２ １．２４５ ５０９．７６ ９４．０３ ２８３０．８５ １．２５ ７０６．４８

５ ３．７３７ ０．３８４ ０．５９０ ２３４．８１ ３７．７６ １２９８．６５ ０．７７ ３２０．３８

６ ２．３３３ ０．２４０ ０．３２３ ９９．０２ １６．１５ ７６８．２７ ０．４７ １７２．２１

７ １．４７６ ０．１５１ ０．１８６ ４９．１５ ７．０１ ５１９．２９ ０．２３ ９５．８２

８ １．０８５ ０．１１１ ０．１２０ ２５．０６ ３．４６ ３４３．８０ ０．１５ ６１．５６

９ ０．６６７ ０．０６８ ０．０８４ １３．７６ １．４１ ２０８．６９ ０．１３ ４４．４０

１０ ０．７９２ ０．０７８ ０．０８８ １８．１０ １．９３ ２４５．１６ ０．１４ ４６．５１

表 ３　相关函数对 Ｋｒｉｇｉｎｇ预测精度的影响

Ｔａｂｌｅ３　ＥｆｆｅｃｔｏｆｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＫｒｉｇｉｎｇ

相关函数
射角 无控弹道侧偏 射程

ＭＡＥ／ｍｉｌ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍｉｌ ＭＡＥ／ｍ ＲＭＳＥ／ｍ ＭＡＥ／ｍ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍ

Ｃｕｂｉｃ ０．５５０ ０．０６８ ０．０７９ １４．２６ １．５０ ２１７．８８ ０．１１ ４５．１８

Ｅｘｐ １．６６７ ０．１７６ ０．１６８ ６４．６０ ６．５２ ５８３．９４ ０．２３ ６９．０５

Ｇａｕｓｓ ０．４８３ ０．０５１ ０．０６４ ６．６４ ０．６５ １８２．３１ ０．０９ ３３．４５

Ｌｉｎ １．５６７ ０．１６４ ０．１７４ ６５．８２ ５．８４ ５６４．５６ ０．２２ ７６．００

Ｍａｔｅｒｎ３２ １．４３３ ０．１５１ ０．１１７ ３４．７９ ２．４４ ５４２．９７ ０．２１ ５１．７０

Ｍａｔｅｒｎ５２ １．１８３ ０．１２４ ０．０９９ １６．８２ １．２５ ４４９．７０ ０．１７ ４８．５９

Ｓｐｈｅｒｉｃａｌ １．５８３ ０．１６７ ０．１６５ ５８．８３ ５．５５ ６０２．８５ ０．２４ ６７．９０

Ｓｐｌｉｎｅ ０．５３３ ０．０５６ ０．０７０ １０．６８ １．０８ ２０１．４２ ０．１０ ４０．７９

表 ４　基函数对 ＲＢＦ预测精度的影响

Ｔａｂｌｅ４　ＥｆｆｅｃｔｏｆｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＲＢＦ

基函数
射角 无控弹道侧偏 射程

ＭＡＥ／ｍｉｌ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍｉｌ ＭＡＥ／ｍ ＲＭＳＥ／ｍ ＭＡＥ／ｍ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍ

Ｇａｕｓｓ １．７８３ ０．１８９ ０．２４０ ２６．０５ ２．８８ ８５２．０３ ０．５１ １３１．１４

ＩＭＱ １．３５０ ０．１６５ ０．１８２ ２３．６９ ２．６４ ６８０．５６ ０．５３ １０１．２５

ＭＮ １．０３３ ０．１０５ ０．１３３ ２３．２２ ２．５９ ４１４．７２ ０．２５ ６９．８６

ＭＱ １．３１７ ０．１５８ ０．１７９ ２４．３０ ２．６７ ６５７．６５ ０．５０ ９８．９０

ＴＰＳ １．１０３ ０．１１７ ０．１３９ ２３．４４ ２．６６ ４４３．６４ ０．３４ ７４．６８
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ｍｉａｌ函数时，ＬＳＳＶＭ的射角和无控弹道侧偏预测
结果精度均较好，且核函数为 Ｇａｕｓｓ函数的 ＬＳＳ
ＶＭ具有更高的预测精度，其对应的射角、无控弹
道侧偏的 ＭＡＥ和 ＲＭＳＥ分别为 ０．９８３ｍｉｌ和
０．１１４ｍｉｌ、１３．８５ｍ和 １．７７ｍ，产生的射程 ＭＡＥ、
ＭＲＥ和ＲＭＳＥ分别为３３５．８３ｍ、０．１６％和５７．１７ｍ；
而当核函数采用 Ｌｉｎ函数时，ＬＳＳＶＭ的射角和无
控弹道侧偏预测效果精度很差。因此，运用 ＬＳＳ
ＶＭ建立射角、无控弹道侧偏与 Ｂ０、Ｈ０、ＡＴ、ＸＧ、
ＨＴ、ＴＳ之间的函数关系时，可以选择的核函数为
Ｇａｕｓｓ函数和高阶 Ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ函数，但优先选择
Ｇａｕｓｓ函数。

表６给出了５种激活函数对 ＥＬＭ预测精度的
影响。激活函数的选取对 ＥＬＭ的预测效果有较大
影响。对于射角和无控弹道侧偏的预测，当激活函

数分别采用 Ｓｉｎｅ函数和 Ｔｒｉｂａｓ函数时，ＥＬＭ具有
最好和最差的预测效果，其中激活函数为 Ｓｉｎｅ函
数的 ＥＬＭ对应的射角、无控弹道侧偏的 ＭＡＥ和
ＲＭＳＥ分别为１．１１７ｍｉｌ和０．１３０ｍｉｌ、２４．１８ｍ和

２．６５ｍ，产生的射程 ＭＡＥ、ＭＲＥ和 ＲＭＳＥ分别为
３３７．００ｍ、０．２２％和６６．９５ｍ。因此，运用 ＥＬＭ建立
射角、无控弹道侧偏与 Ｂ０、Ｈ０、ＡＴ、ＸＧ、ＨＴ、ＴＳ之间
的函数关系时，最优激活函数为 Ｓｉｎｅ函数。

选择高阶 ＰＲＳ（ＰＲＳｈｏ，阶数为 ９）、相关函数
为 Ｇａｕｓｓ函数的 Ｋｒｉｇｉｎｇ（ＫＲＩＧｇ）、基函数为 ＭＮ
函数的 ＲＢＦ（ＲＢＦｍ，阶数为 １１）、核函数为 Ｇａｕｓｓ
函数的 ＬＳＳＶＭ（ＬＳＳＶＭｇ）和激活函数为 Ｓｉｎｅ函数
的 ＥＬＭ（ＥＬＭｓ）构建组合代理模型，设置 ＭＭＡＧＡ
算法的参数为：种群大小 ＮＰ＝８０，最大进化代数
ＮＧ＝３００，杂交常数 Ｐｃ１ ＝０．６２，杂交常数 Ｐｃ２ ＝
０．８８，变异常数 Ｐｍ１＝０．０２，变异常数 Ｐｍ２＝０．０５。
对于射角的 ＥＯＳＭ，ＰＲＳｈｏ、ＫＲＩＧｇ、ＲＢＦｍ、ＬＳＳＶＭｇ
和 ＥＬＭｓ的权系数依次为 ０．１４６１４０、０．７７５９７６、
０．０１６５０３、０．０４４４５７和０．０１６９２４；对于无控弹道
侧偏的 ＥＯＳＭ，ＰＲＳｈｏ、ＫＲＩＧｇ、ＲＢＦｍ、ＬＳＳＶＭｇ和
ＥＬＭｓ的权系数依次为 ０．１１７４２８、０．８２５６５６、
０．０１１５１６、０．０３４３２１和０．０１１０７９。

表７给出了各种代理模型的预测精度。６种

表 ５　核函数对 ＬＳＳＶＭ 预测精度的影响

Ｔａｂｌｅ５　ＥｆｆｅｃｔｏｆｋｅｒｎｅｌｆｕｎｃｔｉｏｎｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＬＳＳＶＭ

核函数
射角 无控弹道侧偏 射程

ＭＡＥ／ｍｉｌ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍｉｌ ＭＡＥ／ｍ ＲＭＳＥ／ｍ ＭＡＥ／ｍ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍ

Ｌｉｎ ５０．８５０ ５．０２０ １１．８１３ ２４５５．３９ ６０６．８７ １７４２２．７５ １１．５６ ６６５８．２２

Ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ １．０１７ ０．１０６ ０．１２０ ２４．４９ ３．５０ ３６５．２５ ０．１７ ６１．９８

Ｇａｕｓｓ ０．９８３ ０．１０２ ０．１１４ １３．８５ １．７７ ３３５．８３ ０．１６ ５７．１７

表 ６　激活函数对 ＥＬＭ 预测精度的影响

Ｔａｂｌｅ６　ＥｆｆｅｃｔｏｆａｃｔｉｖａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＥＬＭ

激活函数
射角 无控弹道侧偏 射程

ＭＡＥ／ｍｉｌ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍｉｌ ＭＡＥ／ｍ ＲＭＳＥ／ｍ ＭＡＥ／ｍ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍ

Ｒａｄｂａｓ １１．８５０ １．９３２ １．２０２ １９０．８０ １７．０４ ６１３１．６８ ４．７８ ７６２．７７

Ｓｉｇｍｏｉｄ １．１６７ ０．１３５ ０．１５７ ３３．６８ ３．１５ ６４０．９２ ０．４４ ８５．９９

Ｓｉｎｅ １．１１７ ０．１１５ ０．１３０ ２４．１８ ２．６５ ３３７．００ ０．２２ ６６．９５

Ｔａｎｈ ８．３５０ １．４１２ ０．９２０ １６０．１３ １５．４０ ５６９２．５６ ３．８６ ５８１．６２

Ｔｒｉｂａｓ ５９．２１７ ８．５０５ ９．６６７ ２４６８．４８ ５１９．４１ ４１９２０．０８ ３１．４８ ６２７８．８７

表 ７　单一代理模型和组合代理模型的预测精度

Ｔａｂｌｅ７　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓａｎｄｅｎｓｅｍｂｌｅｏｆｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓ

模型类型
射角 无控弹道侧偏 射程

ＭＡＥ／ｍｉｌ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍｉｌ ＭＡＥ／ｍ ＲＭＳＥ／ｍ ＭＡＥ／ｍ ＭＲＥ／％ ＲＭＳＥ／ｍ

ＰＲＳｈｏ ０．６６７ ０．０６８ ０．０８４ １３．７６ １．４１ ２０８．６９ ０．１３ ４４．４０

ＫＲＩＧｇ ０．４８３ ０．０５１ ０．０６４ ６．６４ ０．６５ １８２．３１ ０．０９ ３３．４５

ＲＢＦｍ １．０３３ ０．１０５ ０．１３３ ２３．２２ ２．５９ ４１４．７２ ０．２５ ６９．８６

ＬＳＳＶＭｇ ０．９８３ ０．１０２ ０．１１４ １３．８５ １．７７ ３３５．８３ ０．１６ ５７．１７

ＥＬＭｓ １．１１７ ０．１１５ ０．１３０ ２４．１８ ２．６５ ３３７．００ ０．２２ ６６．９５

ＥＯＳＭ ０．４６７ ０．０４９ ０．０６１ ５．９３ ０．６０ １７７．６９ ０．０８ ３２．６０
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　第 ３期 赵强，等：基于代理模型的制导火箭炮发射诸元计算方法

代理模型对射角的预测精度从高到低依次为

ＥＯＳＭ、ＫＲＩＧｇ、ＰＲＳｈｏ、ＬＳＳＶＭｇ、ＥＬＭｓ、ＲＢＦｍ，对
无控弹道侧偏的预测精度从高到低依次为

ＥＯＳＭ、ＫＲＩＧｇ、ＰＲＳｈｏ、ＬＳＳＶＭｇ、ＲＢＦｍ、ＥＬＭｓ，其
中 ＥＯＳＭ和 ＫＲＩＧｇ以及 ＥＬＭｓ和 ＲＢＦｍ对射角和
无控弹道侧偏的预测精度均较为接近，且 ＥＯＳＭ
和 ＫＲＩＧｇ的预测精度明显高于 ＥＬＭｓ和 ＲＢＦｍ的
预测精度。与单一代理模型相比，ＥＯＳＭ对射角
和无控弹道侧偏的预测精度并没有显著提高，其

主要原因是：ＫＲＩＧｇ的预测精度明显高于其他的
单一代理模型，其对应的权系数也最大，ＥＯＳＭ的
预测精度在很大程度上取决于 ＫＲＩＧｇ的预测精
度。因此，在运用代理模型建立射角、无控弹道侧

偏与 Ｂ０、Ｈ０、ＡＴ、ＸＧ、ＨＴ、ＴＳ之间的函数关系时，优
先选择的单一代理模型为 ＫＲＩＧｇ。

图４和图５给出了６种代理模型对应的射角
和射程的绝对误差分布情况。由图 ４可知，在
５０００个测试样本中，６种代理模型对应的射角绝
对误差小于 ０．１５ｍｉｌ的测试样本占比均达
８４．２４％以上，小于０．３０ｍｉｌ的测试样本占比均达
９６．４２％以上，其中 ＥＯＳＭ、ＫＲＩＧｇ、ＰＲＳｈｏ对应的
射角绝对误差小于０．１５ｍｉｌ和 ０．３０ｍｉｌ的测试样
本占比均分别达 ９４．３０％以上和 ９８．９８％以上。
由于射角的预测误差产生的射程误差的分布情况

如图５所示，６种代理模型对应的射程绝对误差

图 ４　射角的绝对误差分布情况

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｂｓｏｌｕｔｅｅｒｒｏｒｏｆｆｉｒｉｎｇａｎｇｌｅ

小于５０ｍ的测试样本占比均达 ５８．２２％以上，小
于１００ｍ的测试样本占比均达 ８７．６８％以上，其中
ＥＯＳＭ、ＫＲＩＧｇ、ＰＲＳｈｏ对应的射程绝对误差小于
５０ｍ和１００ｍ的测试样本占比均分别达 ７５．６２％
以上和９７．０４％以上。分析结果进一步验证了基
于代理模型的射角预测方法具有很高的精度。

图６给出了６种代理模型对应的无控弹道侧
偏绝对误差小于 １０ｍ 的测试样本占比。在
５０００个测试样本中，６种代理模型对应的无控弹
道侧偏绝对误差小于 １０ｍ的测试样本占比均达
９８．９６％以上，其中 ＥＯＳＭ、ＫＲＩＧｇ和 ＰＲＳｈｏ对应
的测试样本占比均达９９．９４％以上。分析结果进

图 ５　射程的绝对误差分布情况

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｂｓｏｌｕｔｅｅｒｒｏｒｏｆｒａｎｇｅ

图 ６　无控弹道侧偏的绝对误差小于 １０ｍ的

测试样本占比

Ｆｉｇ．６　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆｔｅｓｔｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｗｉｔｈａｂｓｏｌｕｔｅｅｒｒｏｒｏｆ

ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｌａｔｅｒａｌｒａｎｇｅｌｅｓｓｔｈａｎ１０ｍ
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一步验证了基于代理模型的无控弹道侧偏预测方

法具有很高的精度。

３．２　预测快速性分析
基于已建立的各种代理模型，使用 Ｍｉｃｒｏｓｏｆｔ

ＶｉｓｕａｌＣ＋＋６．０编写了射角和无控弹道侧偏的
预测程序，程序运行的软硬件环境为：ＣＰＵ为 Ｉｎ
ｔｅｌ（Ｒ）Ｃｏｒｅ（ＴＭ）ｉ５６３００ＨＱ２．３０ＧＨｚ，内存空间
为 ４．００ＧＢ，操作系统为 Ｗｉｎｄｏｗｓ７６４位。以
５０００个测试样本为例，统计６种代理模型运行一
次射角和无控弹道侧偏预测程序所需要的平均时

间。对于同一种代理模型，射角预测程序的运行

时间与无控弹道侧偏预测程序的运行时间非常接

近，因此本文仅给出了 ６种代理模型的射角预测
程序的运行时间，如图 ７所示。５种单一代理模
型预测射角需要的时间均小于 １ｍｓ，其中预报速
度最快和最慢的分别是 ＰＲＳｈｏ和 ＫＲＩＧｇ，预测时
间分别为 ０．０３６８ｍｓ和 ０．９４８５ｍｓ。运用组合代
理模型预测射角需要的时间为 ３．３４０９ｍｓ。在极
短的时间内，运用各种代理模型即可获得精度较

高的射角和无控弹道侧偏。

图 ７　各种代理模型运行一次射角预测

程序所需要的时间

Ｆｉｇ．７　Ｅｘｅｃｕｔｉｏｎｔｉｍｅｏｆｖａｒｉｏｕｓｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌｓｆｏｒ

ｒｕｎｎｉｎｇｏｎｅｔｉｍｅｆｉｒｉｎｇａｎｇｌｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｐｒｏｇｒａｍ

３．３　射向修正法的修正效果分析
运用５０００个测试样本对射向修正法的修正

效果进行了验证，如表 ８所示，表中，（Δｚ）Ｍａｘ和

（Δｘ）Ｍａｘ分别表示５０００个测试样本中Δｚ和Δｘ的

最大值，（Δｚ）Ｒｍｓｅ＝ （Δｚ）２／Ｎ槡 Ｔ。６种代理模型对

应的（Δｚ）Ｍａｘ和（Δｘ）Ｍａｘ均分别小于 ３３．１３ｍ和
０．５０ｍ。因此，在射程变化极小的情况下，射向修
正法可以有效减小由于地球自转引起的无控弹道

侧偏。此外，对 ５０００个测试样本进行了有控弹
道仿真。结果表明，５０００个测试样本中末制导段
的最大偏航角为 ３．４６１８°。因此，采用修正的射
向并不会对弹体姿态产生较大影响。

表 ８　射向修正法的修正效果

Ｔａｂｌｅ８　Ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｔａｒｇｅｔａｚｉｍｕｔｈ

ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ ｍ

模型类型 （Δｚ）Ｍａｘ （Δｚ）Ｒｍｓｅ （Δｘ）Ｍａｘ

ＰＲＳｈｏ ２４．１９ ４．６２ ０．４２

ＫＲＩＧｇ ２３．７５ ４．４９ ０．４２

ＲＢＦｍ ２８．７２ ５．０５ ０．５０

ＬＳＳＶＭｇ ２５．８２ ４．７１ ０．４３

ＥＬＭｓ ３３．１３ ５．１８ ０．４８

ＥＯＳＭ ２３．５１ ４．４６ ０．４１

３．４　样本数量对预测精度的影响分析
图８和图 ９给出了代理模型为 ＫＲＩＧｇ和训

练样本数量为 １２０００的情况下测试样本数量对
射角和无控弹道侧偏的预测精度影响。随着测试

样本数量的增加，射角和无控弹道侧偏的 ＲＭＳＥ
均增加，当测试样本数量超过 ５０００时，二者增加
的速度明显减缓，测试样本数量对其他代理模型

的预测精度影响类似。因此，５０００个测试样本即
能够很好地反映出各种代理模型的预测精度。

图 ８　ＫＲＩＧｇ对射角的预测精度随测试样本数量的变化

Ｆｉｇ．８　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＫＲＩＧｇｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆ

ｆｉｒｉｎｇａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｅｓｔｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ

图 ９　ＫＲＩＧｇ对无控弹道侧偏的预测精度随

测试样本数量的变化

Ｆｉｇ．９　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＫＲＩＧｇｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆ

ｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｌａｔｅｒａｌｒａｎｇｅｗｉｔｈｔｅｓｔｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ
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　第 ３期 赵强，等：基于代理模型的制导火箭炮发射诸元计算方法

图１０～图 １２给出了测试样本数量为 ５０００
的情况下训练样本数量对射角和无控弹道侧偏的

预测精度影响，其中训练样本 ６０００、９０００、１５０００
和１８０００对应的 ＰＲＳｈｏ最佳阶数依次为 ８、９、１０
和１０，对应的 ＲＢＦｍ最佳阶数依次为 ９、１１、１３和
１３。对于同一种代理模型，随着训练样本数量的
增加，射角和无控弹道侧偏的 ＲＭＳＥ均显著减小，
表明代理模型对射角和无控弹道侧偏的预测精

图 １０　射角的预测精度随训练样本数量的变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｆｉｒｉｎｇ

ａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ

图 １１　由射角的预测误差引起的射程误差

随训练样本数量的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒａｎｇｅｅｒｒｏｒｄｕｅｔｏｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆ

ｆｉｒｉｎｇａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ

图 １２　无控弹道侧偏的预测精度随训练

样本数量的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｕｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ

ｌａｔｅｒａｌｒａｎｇｅｗｉｔｈｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ

度随着训练样本数量的增加而得到显著提高；当

训练样本数量超过 １２０００时，二者的减小速度明
显减缓，射程的 ＲＭＳＥ随训练样本数量的变化规
律与射角的 ＲＭＳＥ随训练样本数量的变化规律相
同。因此，１２０００个训练样本即能够很好地反映
出各种代理模型的预测精度。此外，与 ＲＢＦｍ和
ＥＬＭｓ相比，ＰＲＳｈｏ、ＫＲＩＧｇ、ＬＳＳＶＭｇ和 ＥＯＳＭ对
射角和无控弹道侧偏的预测精度均更高。

４　结　论

基于大样本数据，运用多种代理模型建立了

射角、无控弹道侧偏与各个影响因素之间的函数

关系，有效解决了制导火箭炮发射诸元的快速计

算问题，主要结论如下：

１）ＰＲＳｈｏ、ＫＲＩＧｇ、ＲＢＦｍ、ＬＳＳＶＭｇ、ＥＬＭｓ和
ＥＯＳＭ可更好地用于建立射角、无控弹道侧偏与
各个影响因素之间的函数关系。与 ＲＢＦｍ和
ＥＬＭｓ相比，ＰＲＳｈｏ、ＫＲＩＧｇ、ＬＳＳＶＭｇ和 ＥＯＳＭ对
射角和无控弹道侧偏的预测精度均更高，４种代
理模型的预测精度从高到低依次为 ＥＯＳＭ、
ＫＲＩＧｇ、ＰＲＳｈｏ、ＬＳＳＶＭｇ。

２）基于代理模型的射角和无控弹道侧偏预
测方法具有精度高、速度快等优点，该方法可为制

导火箭炮发射诸元的计算提供一种新的解决

方案。

３）射向修正法可以有效减小由于地球自转
引起的无控弹道侧偏，从而可以有效减小制导火

箭弹末制导段的舵资源压力。

随着人工智能和机器学习等技术的快速发

展，制导火箭炮发射诸元计算方法的研究和应用

也会获得长足发展。
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六相永磁容错轮毂电机多物理场综合设计方法

郭嗣，郭宏，徐金全

（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：针对电动装甲车用轮毂电机工况复杂多变，发热严重的问题，通过对电机所
涉及各物理场之间关系的分析，提出了一种永磁容错轮毂电机多物理场设计方法。利用该方

法对一台电动装甲车用额定功率５０ｋＷ，最高转速６０００ｒ／ｍｉｎ六相永磁容错轮毂电机进行了
综合设计。在电机结构初步设计基础上，通过电磁应力耦合分析，在兼顾电磁性能和转子强
度的情况下对转子隔磁磁桥进行优化设计；通过电磁温度耦合分析计算了电机内各区域温度
分布，并对永磁体在极限温度下的退磁进行了校核；通过应力温度耦合设计完成了转子与护
套的最大应力计算，校核了护套厚度及过盈量。仿真结果表明，基于多物理场综合设计方法得

到的电机能同时满足电磁性能、温度限制以及机械强度的要求，电机可靠性得到了提高。

关　键　词：永磁容错轮毂电机；多物理场；综合设计；电磁场；应力场；温度场
中图分类号：ＴＭ３５１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５２００９

　　电动装甲车兴起于 ２０世纪 ６０年代，相比于
传统装甲车辆，电驱动装甲车省去了传动轴等机

械部件，对车的牵引力控制可直接通过电机控制

器完成，极大地提高了整车机动性
［１２］
。轮毂电

机作为电驱动系统的核心部件，其性能优劣对整

车系统的可靠性有直接影响。装甲车工况复杂多

变，恶劣的工作环境导致电机更容易出现故

障
［３］
。传统的三相电机在发生绕组开、短路故障

时，电机转矩急剧下降无法正常工作，极大地威胁

到整车安全及任务的可靠性。因此，具有高可靠

性的多相永磁容错轮毂电机成为电驱动装甲车重

要的研究方向
［４］
。

为了确保装甲车的可靠运行，传统的基于单

一物理场的电机设计方法已经无法满足永磁容错

轮毂电机的设计需求，因此必须对电机多物理场

耦合设计方法进行研究。电机的多物理场耦合分

析一直是国内外电机学科的重要研究方向之一，

目前电机的耦合分析主要包括直接耦合分析与间

接耦合分析两类。

直接耦合分析时多个物理场同时进行计算，

分析精度高，但由于电机各物理场之间还存在复

杂的耦合关系，且往往为非线性，因此运算量大，

计算时间长。直接耦合分析根据电机应用特点，

对涉及的关键物理场进行直接耦合计算。文

献［５９］针对发热严重的电机，采用了电磁场温
度场直接耦合分析对电机进行了优化设计。文

献［１０］针对高速电机应用场合，建立了电磁场结
构场的直接耦合模型，对转子护套进行了设计与

校核。文献［１１］重点研究水轮发电机中流体场
温度场耦合模型，对转子结构做了进一步优化。

文献［１２］在车用轮毂电机设计中通过分别建立
电磁场温度场、电磁场应力场直接耦合模型对
３个物理场进行了分析。可见直接耦合分析法由
于受求解模型复杂程度的限制，通常以求解 ２场

qwqw
新建图章
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耦合问题为主。

间接耦合分析则是以特定的顺序求解单个物

理场模型，把前一个场的结果作为后一个场的载

荷进行施加并反复迭代来实现 ２个物理场的耦
合，避免了直接耦合求解时模型难以建立、运算规

模大的问题。对涉及３个及以上的多物理场耦合
分析，目前大部分都是基于顺序耦合实现的。文

献［１３］在高速永磁电机设计中，按照电磁场、应
力场、温度场的顺序依次迭代计算。文献［１４］针
对船用感应电机，在文献［１３］设计流程基础上加
入了流体场分析，形成 ４个物理场的顺序耦合分
析方法。文献［１５］将电磁计算结果作为载荷分
别施加到温度场与流体场分析，完成了船用发电

机多场耦合设计。虽然顺序耦合能够有效简化多

物理场的耦合问题，但在计算精度上低于直接耦

合分析方法。

本文永磁容错轮毂电机的设计主要包含电磁

场、温度场以及应力场。针对目前直接耦合与间

接耦合方法各自存在的缺点，本文在对多物理场

耦合关系分析的基础上，提出了一种多物理场综

合设计方法。该方法将电磁温度应力耦合设计
问题分解为３个双耦合设计问题，计算精度与运
算量实现了折中。利用该设计方法，完成了一台

５０ｋＷ，最高转速６０００ｒ／ｍｉｎ六相永磁容错轮毂电
机的设计，仿真结果表明该设计方法的有效性。

１　多物理场综合设计方法

电驱动装甲车用永磁容错轮毂电机是一个复

杂的机电耦合系统，它主要涉及 ３个不同的物理
场，分别为电磁场、温度场和应力场。这些物理场

并非相互独立，而是关联耦合的。

１．１　各物理场之间耦合关系分析
耦合作用具有方向性，多场耦合问题的一般

数学表述如下
［１６１７］

。设 Ａ场、Ｂ场的控制微分方
程组分别为

ｆ（ｘ；ｏＡ；ｉＡ）＝０　（在 ΩＡ内） （１）
ｇ（ｙ；ｏＢ；ｉＢ）＝０　（在 ΩＢ内） （２）

Ａ场对 Ｂ场的作用为
Ｃ（ｏＡ；ｉＢ）＝０　（在 ΩＡＢ内） （３）

Ｂ场对 Ａ场的作用为
Ｄ（ｏＢ；ｉＡ）＝０　（在 ΩＢＡ内） （４）
式中：ｆ、ｇ为微分算子；Ｃ、Ｄ为微分或代数算子；ｘ
和 ｙ分别为场 Ａ和场 Ｂ的独立变量，这 ２个变量
属于各场本身，不出现在耦合方程中；ｏＡ和 ｉＡ分
别为场 Ａ的输出和输入变量；ｏＢ和 ｉＢ分别为场 Ｂ

的输出和输入变量；ΩＡ、ΩＢ、ΩＡＢ、ΩＢＡ分别为各方
程的定义域。

根据耦合的相互作用，耦合关系可以分为双

向耦合和单向耦合两类，若两场之间相互作用明

显，方程式（３）、式（４）均不能忽略，则称为双向耦
合。若只有一个方向的作用显著，式（３）、式（４）
中有一个可以忽略则为单向耦合。

在永磁容错轮毂电机中，由于应力场中的应

力形变对电磁场的影响很小，因此电磁场与应力

场的耦合可以看作是单向耦合。温度场对导体的

电阻率和永磁体的磁化强度有着较大影响，同时

电磁场引起的电机损耗是温度场中的主要热源，

因此电磁场与温度场是双向耦合。此外，电机的

温度变化会引起相应结构应力的变化，尤其是对

发热较严重的电机，而结构应力对温度场影响很

小，因此温度场与应力场是单向耦合。根据耦合

作用分析，永磁容错轮毂电机内部各物理场之间

的主要耦合关系如图１所示。

图 １　永磁容错轮毂电机内部各物理场之间的耦合关系

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｕｐｌｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｈｙｓｉｃａｌｆｉｅｌｄｓｗｉｔｈｉｎ

ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒ

１．２　综合设计方法流程

在电机设计过程中，如果将 ３个物理场直接
耦合，虽然计算精度高，但其计算量十分庞大同时

会花费大量运算时间。因此为了避免３个物理场
直接耦合的复杂性，考虑对电机在 ３个物理场中
两两耦合进行分析。根据永磁容错轮毂电机的特

点和各物理场之间的关系，将多物理场综合设计

过程分解为电磁应力耦合、电磁温度耦合、应力
温度耦合设计。综合设计方法流程如图２所示。

与传统的电机设计方法相比，综合设计方法

不仅能够反映 ３个不同物理场之间的耦合关系，
同时也简化了计算过程。按照多物理场综合设计

方法流程，如果电机的电磁、热和机械强度不满足

设计需求，则需要对电机的结构参数进行调整，通

过反复迭代设计过程，直到电机各方面性能满足

需求，最终完成六相永磁容错轮毂电机的多物理

场综合设计。

１２５



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 ２０１９年　

图 ２　多物理场综合设计方法流程

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄ

ｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓｆｉｅｌｄｓ

２　电磁应力耦合设计

由于电动装甲车轮毂安装空间的限制，使电

机内外径及轴向长度均受到一定约束。根据轮毂

结构约束与性能需求，在电机定转子结构初步设

计的基础上，通过电磁应力耦合设计对转子进行
优化设计。

为提高电机容错能力，电机定子采用了单层集

中绕组，这种绕组结构具有电磁隔离和物理隔离的

优点
［１８］
。此外，该结构使电机具有较大的自感和

相对较小的互感，可以有效降低容错运行时故障相

绕组对剩余正常相绕组的影响。在 ＡｎｓｏｆｔＭａｘｗｅｌｌ
中设计并建立了５０ｋＷ六相永磁容错轮毂电机模
型，如图３所示。电机主要参数如表１所示。

图 ３　六相永磁容错轮毂电机有限元模型

Ｆｉｇ．３　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔ

ｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒ

表 １　电机主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍｏｔｏｒ

参数 数值

额定功率／ｋＷ ５０

额定转速／（ｒ·ｍｉｎ－１） １０００

最高转速／（ｒ·ｍｉｎ－１） ６０００

相数 ６

定子槽数／极数 １２／１０

定子外径／ｍｍ ４５０

定子内径／ｍｍ ３３５

转子外径／ｍｍ ３２７

转子内径／ｍｍ ２５０

铁心轴向长度／ｍｍ １５０

　　注：永磁体材料为 ＳｍＣｏ２４；定转子铁心材料为２０ＷＴＧ１５００。

２．１　基于电磁应力耦合分析的转子隔磁磁桥优
化设计

　　根据轮毂电机初步设计尺寸，转子外径为
３２７ｍｍ，由于电机的最大转速为６０００ｒ／ｍｉｎ，因此
转子结构除了满足电磁性能，还需要考虑机械强

度的要求。转子在提供足够强的旋转磁场的同

时，其本身也要能承受因高速旋转产生的离心力，

从而保证电机的安全可靠运行。转子的离心力与

转子转速的平方和转子的外径成正比，离心力可

表示为
［１９］

σｓｔｒｅｓｓ ＝
ρＤ２ｒｏｔｏｒω

２

４
（５）

式中：σｓｔｒｅｓｓ为离心应力；ρ为转子材料密度；Ｄｒｏｔｏｒ
为转子外径；ω为转子角速度。转子需满足的强
度条件为

σｓｔｒｅｓｓ≤ ［σ］ （６）
式中：［σ］为转子材料的许用应力。对于嵌入式
永磁同步电机而言，通常转子的最大机械应力出

现在隔磁磁桥部分，如图 ４所示。通常为了提高
永磁体利用率，减小隔磁磁桥尺寸可以有效抑制

漏磁，然而与此同时，转子的机械强度会相应降

低。因此为了保证最高转速下电机转子的安全运

行，需要综合考虑电机电磁性能及转子结构强度

来对隔磁磁桥尺寸进行优化设计。

为了研究磁桥（ｍａｇｎｅｔｉｃｂｒｉｄｇｅ）宽度与磁肋
（ｍａｇｎｅｔｉｃｒｉｂ）宽度对电机电磁性能及转子结构
强度的影响，利用有限元分析软件ＡＮＳＹＳＷｏｒｋ

图 ４　一对极下转子结构模型

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌｕｎｄｅｒａｐａｉｒｏｆｐｏｌｅｓ

２２５
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ｂｅｎｃｈ与 Ｍａｘｗｅｌｌ分别计算转子最大机械应力
与空载漏磁系数。容错轮毂电机在最大转速

６０００ｒ／ｍｉｎ工况下，转子最大机械应力及空载漏
磁系数随转子磁桥宽度变化曲线如图 ５（ａ）所示，
转子最大机械应力及空载漏磁系数随转子磁肋宽

度变化曲线如图５（ｂ）所示。
从有限元计算结果可以看出，容错轮毂电机

转子最大应力随磁桥及磁肋的宽度增大而减小，

但磁肋宽度在达到一定尺寸后转子上最大应力变

化不大。这是因为在高转速工况下，磁肋主要承

受离心应力的径向分量，而当磁肋达到一定尺寸

时，足够小的径向分量将不再会有大幅的降

低
［２０］
。从电磁场中电机空载漏磁系数的变化曲

线可以看出，空载漏磁系数随磁桥宽度增加而增

加，当磁桥宽度为 ５ｍｍ时，漏磁系数高达 １．４７，
永磁体的利用率大幅降低。此外空载漏磁系数随

磁肋缓慢增加的趋势表明磁肋对空载漏磁系数影

响远小于磁桥宽度的影响。综合考虑结构强度与

电磁性能，选择磁桥宽度为 ４ｍｍ，磁肋宽度为
４ｍｍ。相对于初始结构 ２ｍｍ的磁桥宽度，虽然空
载漏磁系数增加了１７．５％，但转子上最大应力减
小了５８％，有效地提高了转子机械强度。

图 ５　转子最大机械应力及电机空载漏磁系数与

隔磁磁桥尺寸之间的关系曲线

Ｆｉｇ．５　Ｍａｘｉｍｕｍｒｏｔｏｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｔｒｅｓｓａｎｄｌｅａｋａｇｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｚｅｓｏｆｆｌｕｘｂａｒｒｉｅｒ

２．２　电磁性能有限元计算
在完成转子结构优化设计基础上，通过有限

元分析方法对永磁容错轮毂电机的电磁性能进行

了仿真计算。

利用 Ｍａｘｗｅｌｌ与 Ｓｉｍｐｌｏｒｅｒ联合仿真，得到电
机在６０００ｒ／ｍｉｎ弱磁工作点采用弱磁调速控制策
略时的转速与转矩曲线，输出转矩为８５Ｎ·ｍ，如
图６所示。仿真结果表明电机在该工作点能保证
恒功率运行，弱磁扩速性能满足要求。

图７为电机自感与互感的仿真计算曲线，电
机的六相分别以 ａ～ｆ表示，Ｌａａ表示 ａ相绕组自
感，Ｌａｂ～Ｌａｆ表示 ａ相与其他五相的互感。可以看
出，容错轮毂电机互感仅为自感的 ６．１％，因此定
子单层集中绕组方案能有效地实现电磁隔离。

图８为电机在额定转速 １０００ｒ／ｍｉｎ下的短路电
流，在达到稳态后其峰值为 ９６Ａ，小于额定电流，
满足电机容错性能设计需求。

图 ６　６０００ｒ／ｍｉｎ工作点电机输出转矩与转速曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｏｕｔｐｕｔｔｏｒｑｕｅａｎｄｓｐｅｅｄｏｆ

ｍｏｔｏｒａｔ６０００ｒ／ｍｉｎ

图 ７　电机自感与互感曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｅｌｆａｎｄｍｕｔｕａｌｉｎｄｕｃｔａｎｃｅｓｏｆｍｏｔｏｒ

图 ８　电机短路电流

Ｆｉｇ．８　Ｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｃｕｒｒｅｎｔｏｆｍｏｔｏｒ

３　电磁温度耦合设计

永磁容错轮毂电机在工作时，交变的电场和

磁场会产生损耗，这些损耗都转变为热能，使电机

３２５



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 ２０１９年　

各个部件温度升高。相应温度的变化会影响导体

的电阻率以及永磁材料的磁性能。由于轮毂电机

散热条件恶劣，因此为了保证电机的可靠运行，必

须通过电磁温度耦合设计来计算校验各工况下
的电机温升。

３．１　电机损耗计算与热源分析
电机损耗主要包括绕组铜耗、定转子铁损以

及永磁体的涡流损耗。绕组铜耗是电流流过铜线

导体时产生的损耗，由导体阻值和流过导体的电

流决定。

Ｐｃｕ ＝ｍＩ
２
ｒｍｓＲ （７）

式中：Ｐｃｕ为绕组铜耗；ｍ为电机相数；Ｉｒｍｓ为相电
流有效值；Ｒ为相电阻阻值。

定转子铁损是指电机磁通在磁路的铁磁材料

中交变时所产生的损耗。考虑趋肤效应影响的铁

损可以表示为
［２１］

Ｐｆｅ ＝ＫｈｆＢ
２
ｍ ＋Ｋｅ（ｆ）ｆ

２Ｂ２ｍ ＋Ｋｅｆ
１．５Ｂ１．５ｍ （８）

式中：Ｐｆｅ为铁损；Ｋｈ为磁滞损耗系数；Ｋｅ（ｆ）为与
频率有关的涡流损耗系数，ｆ为磁通密度的频率；
Ｋｅ为由磁场分布引起的附加（杂散）涡流系数；
Ｂｍ为磁通密度最大幅值。

定子电流的时间谐波、定子磁动势的空间谐

波以及定子齿槽引起的磁导变化会在转子中引起

变化的磁通，从而在转子永磁体中产生涡流损耗。

转子涡流损耗可以表示为

Ｐｅｄｄｙ ＝
１
σ∫ＶＪ２ｅｄｄｙｄＶ （９）

式中：Ｐｅｄｄｙ为涡流损耗；σ为电导率；Ｊｅｄｄｙ为涡流电
流密度；Ｖ为体积。

本文通过有限元计算得到永磁容错轮毂电机

在不同工况下的损耗如图 ９所示，工作点 １和工
作点２分别对应电机工作转速为 １０００ｒ／ｍｉｎ，输
出转矩为 ５００Ｎ·ｍ和电机工作转速为 ６０００ｒ／
ｍｉｎ，输出转矩为８３Ｎ·ｍ的工况。

图 ９　不同工况下电机损耗有限元计算结果

Ｆｉｇ．９　ＦＥＡｃａｌｃｕｌａｔｅｄｌｏｓｓｅｓｏｆｍｏｔｏｒｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３．２　基于电磁温度耦合分析的温升计算
温度场对电场的作用主要表现在温升对导体

电阻率的影响，如式（７）所示。导体电阻率的改
变会引起相应阻值的变化，从而改变实际绕组

铜耗。

ρＴ ＝ρ０［１＋αＲ（Ｔ－Ｔ０）］ （１０）
式中：ρＴ为实际温度 Ｔ时的电阻率；ρ０为温度 Ｔ０
时的电阻率；Ｔ０为参考温度；αＲ 为电阻率温度
系数。

根据有限元损耗计算结果，在考虑绕组铜线

电阻率随温度变化的条件下，利用电机热设计软

件 ＭｏｔｏｒＣＡＤ对电机各个工况进行温升计算。在
８０℃环境温度，冷却水流量 ２０Ｌ／ｍｉｎ散热条件
下，得到各工况下电机温度分布如图１０所示。

根据仿真结果，电机在各工况下主要温升计

算值如表 ２所示。可以看出，在单相短路容错运
行情况下电机绕组最高温可以达到 １８５．２℃，这
也是电机所有工况下的最高温升，同时在该工况

下永磁体的温度也达到１４６．６℃。
根据温度场计算结果，在考虑温度变化对铜

线绕组电阻率影响的基础上，绕组最高温升小于

２００℃的限制，符合绝缘与温度使用需求。

图 １０　电机温度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｏｔｏｒ

表 ２　电机温度

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｍｏｔｏｒ ℃

温度 工作点１ 工作点２
工作点３
单相开路

工作点３
单相短路

绕组平均温度 １２１．８ １１３．４ １４８．４ １４８．２

绕组最高温度 １４２．３ １１６．４ １８４．２ １８５．２

永磁体温度 １３０．６ １３５．３ １４１．６ １４６．６

定子平均温度 １００．０ １２５．５ １０８．４ １０６．５

转子平均温度 １２８．７ １３１．４ １３９ １４３．２

４２５
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３．３　极限温度下的电磁性能校核
温度场除了对电场的影响，其对永磁容错轮

毂电机磁场的影响主要表现为温升对永磁材料性

能的影响，当温度达到居里温度时，永磁体磁化强

度消失。永磁体剩余磁感应强度与温度的关

系为
［２２］

Ｂｒ（Ｔ１）＝Ｂｒ（Ｔ０）１＋
αＢｒ
１００
（Ｔ１－Ｔ０[ ]） （１１）

式中：Ｂｒ（Ｔ０）为参考温度 Ｔ０时的剩余磁感应强
度；Ｂｒ（Ｔ１）为实际温度 Ｔ１时的剩余磁感应强度；
αＢｒ为永磁体剩磁密度的温度系数。

较大的温升以及过大的电流是造成轮毂电机

转子永磁体退磁的主要原因，因此需要对极限温

度下的永磁体工作点进行去次校核，防止永磁体

失磁。根据温度场计算结果，转子磁钢在一次短

路故障下达到接近 １５０℃的高温，并且短路瞬态
电流峰值约为两倍额定电流，因此选取该工作点

作为永磁体退磁校核点。在两倍额定电流激励

下，永磁体磁密分布如图 １１所示。ＳｍＣｏ２４材料
在极限温度下的膝点为 ０Ｔ，电磁场计算结果表明
磁钢表面最小磁密为 ０．３０５Ｔ。因此电机永磁体
在短路工况极限温升情况下不会出现不可逆

退磁。

图 １１　短路故障永磁体磁密分布云图

Ｆｉｇ．１１　Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｌｕｘｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｕｎｄｅｒｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｉｌｕｒｅ

４　应力温度耦合设计

根据电机电磁应力耦合设计仿真结果，虽然
通过优化设计有效降低了转子上的最大机械应

力，但仍超过了材料屈服强度，因此必须对转子采

取保护措施。常用的保护措施一种是采用高强度

复合材料，如用碳纤维对转子进行绑扎，另一种是

在转子外侧加高强度的非导磁合金护套。与合金

护套相比，碳纤维护套具有更高的强度重量比，厚

度小，且不产生高频涡流损耗
［２３］
。因此本文选择

采用碳纤维护套结构。

从温度场仿真结果可以看出，在最高转速

６０００ｒ／ｍｉｎ工作点下，电机转子温度因永磁体的
涡流损耗及硅钢片中的铁损产生较大温升。电机

温度场的变化会产生热应变，温升越大相应的热

应变也就越大，所以温度场对容错轮毂电机结构

应力分析有显著的影响
［６］
。热应变与温度的关

系可以表示为

ε＝αＴ（Ｔ－Ｔｒｅｆ） （１２）
式中：ε为热应变量；αＴ为材料热膨胀系数；Ｔｒｅｆ为
材料应变为零时的参考温度。

结构温度耦合设计主要目的是通过在温升
变化的条件下对转子进行高速旋转时的应力分

析，保护套与转子所受应力必须小于相应材料的

许用应力，才能保证电机在 ６０００ｒ／ｍｉｎ工作点的
安全运行。转子材料机械参数如表３所示。

转子与护套采用过盈配合，当转子处于静止

状态时，永磁体会受到一定的预紧压应力，当转子

高速高温旋转时，转子与护套的过盈量会随离心

力和温升而发生变化。因此需要分别对常温静止

状态及高温高速状态下的护套，磁钢及转子进行

考核。本文设计的转子护套厚度为 ３ｍｍ，与转子
间过盈量为 ０．２５ｍｍ。根据温度场计算结果，选
取①电机静态（转速为 ０ｒ／ｍｉｎ），环境温度 ８０℃；

②最大转速６０００ｒ／ｍｉｎ及对应工况最高温 １４０℃
这２种工作状态作为校核条件。转速为 ０ｒ／ｍｉｎ，
温度为 ８０℃时等效应力仿真结果如图 １２所示，
转子各部分最大应力值如表４所示。

由表４中数据可以看出在静态下，过盈配合
使永磁体具有一定的预切向应力，此时碳纤维护

套最大切向应力为２９３．２ＭＰａ，安全系数为６。
随温度的升高及转速的增加，护套的径向应

力会相应改变，转子与护套间的过盈量也会相应

发生变化，在６０００ｒ／ｍｉｎ，温度为 １４０℃时等效应
力仿真结果如图１３所示，转子各部分最大应力值
如表５所示。

从仿真结果可以看出，最大应力出现在碳纤

维护套上，其切向应力最大值６９６．４ＭＰａ小于材料
表 ３　转子材料性能参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｏｔｏｒ

参数 ２０ＷＴＧ１５００ ＳｍＣｏ２４ 碳纤维

密度／（ｋｇ·ｍ－３） ７６５０ ８３００ １５６０

弹性模量／ＧＰａ １９０ １３０ ２１０

泊松比 ０．２６ ０．２３ ０．３０７

抗拉强度／ＭＰａ ３７０ ３５ １７５０

热膨胀系数／（１０－６Ｋ－１） １１．５ ６．９ －０．３８
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图 １２　转速为 ０ｒ／ｍｉｎ，温度为 ８０℃下电机转子

等效应力分布云图

Ｆｉｇ．１２　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｍｏｔｏｒｒｏｔｏｒ

ａｔｓｐｅｅｄｏｆ０ｒ／ｍｉｎａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ８０℃

表 ４　转速为 ０ｒ／ｍｉｎ，温度为 ８０℃下电机转子

各部分应力计算结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｔｒｅｓｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅａｃｈｐａｒｔｏｆ

ｍｏｔｏｒｒｏｔｏｒａｔｓｐｅｅｄｏｆ０ｒ／ｍｉｎａｎｄ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ８０℃ ＭＰａ

应力
护套最大

应力（切向）

永磁体最大

应力（径向）

转子最大

应力（等效）

数值 ２９３．２ －４．７ ６８．４

图 １３　转速为 ６０００ｒ／ｍｉｎ，温度为 １４０℃下

电机转子热应力分布云图

Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｍｏｔｏｒｒｏｔｏｒａｔ

ｓｐｅｅｄｏｆ６０００ｒ／ｍｉｎａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ１４０℃

表 ５　转速为 ６０００ｒ／ｍｉｎ，温度为 １４０℃下电机转子

各部分应力计算结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｓｔｒｅｓｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅａｃｈｐａｒｔｏｆ

ｍｏｔｏｒｒｏｔｏｒａｔｓｐｅｅｄｏｆ６０００ｒ／ｍｉｎａｎｄ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ１４０℃ ＭＰａ

应力
护套最大

应力（切向）

永磁体最大

应力（径向）

转子最大

应力（等效）

数值 ６９６．４ －５６．３ ２３７．３

抗拉强度，安全系数为 ２．５。永磁体最大应力为
压应力，远小于其抗压强度 ８５０ＭＰａ。转子上等
效应力最大值２３７．３ＭＰａ小于硅钢片材料的抗拉
强度，安全系数为１．５６。因此在电机转子极限温

度及最高转速工况下，碳纤维护套能够保证转子

的结构强度，维持电机转子正常运行。

５　结　论

针对电动装甲车用永磁容错轮毂电机工况复

杂、散热困难的问题，本文提出一种多物理场综合

设计方法。基于该方法完成了一台电动装甲车用

５０ｋＷ，最高转速６０００ｒ／ｍｉｎ六相永磁容错轮毂电
机的综合设计。

１）根据容错轮毂电机特点和技术指标完成
电机结构初步设计，并通过电磁应力耦合设计对
转子隔磁磁桥尺寸进行优化设计，在电机空载漏

磁系数仅增加１７．５％的情况下，将转子上最大机
械应力减小５８％。

２）在考虑温度对材料性能影响的前提下，通
过电磁温度耦合设计计算了电机在各工况下的
温升，结果表明温度符合绝缘及技术需求，并且在

极限温度下电机永磁体未发生退磁。

３）在碳纤维护套厚度为 ３ｍｍ，转子与护套
间过盈量为０．２５ｍｍ的配合下，通过应力温度耦
合设计对护套与转子间的过盈配合进行了校核，

结果表明护套与转子的最大应力均小于材料的强

度极限，电机转子在高温高速下能够可靠运行。

与传统设计方法相比，基于多物理场耦合的

综合设计方法可以有效地解决电动装甲车用永磁

容错轮毂电机工况复杂多变、电机发热严重的问

题，在提高电机设计可靠性的同时，也为该类电机

的优化设计提供了支持。
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ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３：７５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＦＥＬＩＰＰＡＣＡ，ＰＡＲＫＫＣ，ＦＡＲＨＡＴＣ．Ｐａｒｔｉｔｉｏｎｅｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｃｏｕｐｌｅｄｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅｔｈｏｄｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄ

Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ＆Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００１，１９０（２４）：３２４７３２７０．

［１７］宋少云．多场耦合问题的分类及其应用研究［Ｊ］．武汉轻工

大学学报，２００８，２７（３）：４６４９．

ＳＯＮＧＳＹ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｍｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓｐｒｏｂｌｅｍａｎｄｒｅｓｅａｒｃｈｏｆ

ｃｏｕｐｌｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷｕｈａｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２００８，２７（３）：４６４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＸＵＪ，ＧＵＯＨ，ＹＵＫ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｎｏｖｅｌｆａｕｌｔ

ｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔａｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＭａｃｈｉｎｅｓ

ａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：２７９０２７９５．

［１９］ＧＩＥＲＡＳＪＦ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｂｒｕｓｈｌｅｓｓｍｏｔｏｒｓｆｏｒ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＥｌｅｃ

ｔｒｉｃａｌＭａｃｈｉｎｅｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２０１５：１１６．

［２０］ＹＩＬ，ＰＥＩＹ，ＬＩＡＮＧＰ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌ

ｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｉｎｔｅｒｉｏｒｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｉｎｗｈｅｅｌｍｏ

ｔｏｒｗｉｔｈｈｉｇｈｓｐｅｅｄａｎｄｌａｒｇｅｔｏｒｑｕｅ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ

ａｎｄＥｘｐｏＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＥｌｅｃｔｒｉｆｉｃａｔｉｏｎＡｓｉａＰａｃｉｆｉｃ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：１５．

［２１］江善林．高速永磁同步电机的损耗分析与温度场计算［Ｄ］．

哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１０：４１１．

ＪＩＡＮＧＳＬ．Ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒ

ｌｏｓｓａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：

ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０：４１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＪＡＮＮＯＴＸ，ＶＡＮＮＩＥＲＪＣ，ＭＡＲＣＨＡＮＤＣ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆａｈｉｇｈｓｐｅｅｄｉｎｔｅｒｉｏｒｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏ

ｎｏｕｓｍａｃｈｉｎｅｆｏｒａｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｎｅｒｇｙＣｏｎｖｅｒｓｉｏｎ，２０１１，２６（２）：４５７４６７．

［２３］张凤阁，杜光辉，王天煜，等．高速永磁电机转子不同保护措

施的强度分析［Ｊ］．中国电机工程学报，２０１３，３３（Ｓ１）：

１９５２０２．

ＺＨＡＮＧＦＧ，ＤＵＧＨ，ＷＡＮＧＴＹ，ｅｔａｌ．Ｒｏｔｏｒｓｔｒｅｎｇｔｈａｎａｌｙ

ｓｉｓｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ

ｍｅａｓｕｒｅｓ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＣＳＥＥ，２０１３，３３（Ｓ１）：１９５

２０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　郭嗣　男，博士研究生。主要研究方向：永磁容错电机设计与

驱动控制。

郭宏　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机载电气

系统设计、特种电机设计及其驱动控制。

徐金全　男，博士，讲师。主要研究方向：高可靠电机设计及其

驱动控制。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔ
ｍａｇｎｅｔｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓｆｉｅｌｄｓ

ＧＵＯＳｉ，ＧＵＯＨｏｎｇ，ＸＵＪｉｎｑｕａｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｆｉｅｌｄｓｔｈａｔｔｈｅｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒｉｓ
ｉｎｖｏｌｖｅｄｉｎ，ａｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｉ
ｍｉｎｇａｔｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｃｏｍｐｌｅｘｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｓｅｒｉｏｕｓｈｅａｔｏｆｔｈｅｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒｆｏｒｅｌｅｃｔｒｉｃ
ａｒｍｏｒｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ．Ａ５０ｋＷ，６０００ｒ／ｍｉｎｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒｉｓｄｅ
ｓｉｇｎｅｄｂｙｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｅｔｈｏｄ．Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｍｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｄｅ
ｓｉｇｎｏｆｔｈｅｆｌｕｘｂａｒｒｉｅｒｉｓａｃｈｉｅｖｅｄｂｙｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓｔｒｅｓｓｃｏｕｐｌｉｎｇｄｅｓｉｇｎ，ｔａｋｉｎｇｂｏｔｈｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇ
ｎｅｔｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｍｏｔｏｒｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｔｈｅｄｅｍａｇｎｅｔｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍａｇｎｅｔｓｉｓｃｏｍｐｌｅｔｅｄｂｙｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔｈｅｒｍａｌｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｄｅｓｉｇｎ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｔｒｅｓｓｅｓｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒａｎｄｔｈｅｓｌｅｅｖｅａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅ
ｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｓｌｅｅｖｅａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｆｉｔｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｏｔｏｒａｎｄｔｈｅｓｌｅｅｖｅａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｅｓｓ
ｃｏｕｐｌｉｎｇｄｅｓｉｇｎ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｏｔｏｒｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ
ｍｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓｆｉｅｌｄｓｃａｎｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ，ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｉｍｉｔａｔｉｏｎａｎｄｍｅ
ｃｈａｎｉｃａｌｓｔｒｅｎｇｔｈ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｍｏｔｏｒｉｓｅｎｈａｎｃｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｉｎｗｈｅｅｌｍｏｔｏｒ；ｍｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓｆｉｅｌｄｓ；ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎ；
ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ；ｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄ；ｔｈｅｒｍａｌｆｉｅｌｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０７２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０９０６１０：３９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０９０４．１５１３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７０７００４）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＺＣ５１０２５）；

ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＹＷＦ１８ＢＪＹ１６６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｊｉｎｑｕａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１８０６１９；录用日期：２０１８１０１７；网络出版时间：２０１８１１２７１３：４１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１２１．１１４３．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙｏｎｇｍｉｎｇｇａｏ＿０８＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：李磊，高永明，吴止锾，等．卫星姿态控制系统执行器微小故障检测方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：５２９
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卫星姿态控制系统执行器微小故障检测方法

李磊，高永明，吴止锾，张学波

（航天工程大学 航天信息学院，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：针对卫星姿态控制系统执行器微小故障检测问题，提出一种基于神经网络
干扰观测器的微小故障检测方法。该方法利用卫星姿态控制系统内的冗余关系，分别构建陀

螺干扰观测器和干扰力矩观测器，对系统内的测量误差、扰动等进行估计，并对故障检测观测

器进行扰动补偿，提高对执行器微小故障的检测能力。仿真结果表明，与基于解析模型的方法

相比，该方法能够较精确地对解析模型的误差进行补偿，明显降低了检测阈值，实现了对扰动

掩盖下的微小执行器故障检测。

关　键　词：神经网络；干扰观测器；卫星姿态控制系统；故障检测；冗余关系
中图分类号：Ｖ４７４；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５２９０９

　　卫星是目前应用最为广泛的航天器，卫星的
姿态控制系统故障会导致严重的后果，其中执行

器由于长期处于工作状态中很容易发生故障，因

此卫星姿态控制系统的执行器故障诊断问题很有

研究价值。很多故障在早期表现很微小
［１］
，通常

会被系统扰动噪声掩盖，因此微小故障的检测对

于故障的早期诊断有重要意义。

基于解析模型的方法，尤其是观测器方法，在

卫星姿态控制系统故障诊断中取得了很多成果，

也是目前研究最为活跃的方法
［２３］
。基于解析模

型的故障诊断易受到扰动干扰，为解决这个问题，

文献［４５］研究了鲁棒观测器，力图使观测器残差
对扰动解耦，但是由于扰动无法完全解耦，对于微

小故障的检测达不到满意的效果。与鲁棒观测器

类似，文献［６８］提出的学习观测器虽然对空间干
扰和测量噪声具有鲁棒性，但是也没有完全与故

障残差解耦。文献［９１０］研究了自适应观测器方
法，通过对故障的自适应估计使得观测结果对扰

动鲁棒，但是只考虑了输入端的扰动力矩，而没考

虑测量敏感器的噪声。

鉴于解析模型难以解决扰动问题，神经网络

因为其优秀的非线性建模能力被用于故障诊断。

文献［１１１２］提出应用神经网络对系统中的非线
性部分进行估计，放宽了对系统的匹配条件，但是

没有充分利用系统的结构知识；文献［１３１５］提出
了应用神经网络直接估计故障的方法，但是仍然

没有考虑微小故障的检测问题。

干扰观测器
［１６１７］

通常用来补偿控制系统内

的模型误差等扰动，参考其补偿干扰的思路，本文

提出了一种基于神经网络干扰观测器的微小执行

器故障检测方法。利用卫星姿态控制系统内的冗

余关系，通过构建干扰观测器对系统内的测量误

差、扰动等进行估计，对基于解析模型的故障检测

观测器进行扰动补偿，实现对微小故障的检测。

并利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ理论证明了所设计的干扰观测
器的稳定性。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903013&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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１　问题描述

１．１　姿态控制系统建模
考虑如图１所示的三轴稳定卫星姿态控制系

统，其中敏感器为陀螺和星敏感器；执行器为反作

用飞轮；控制算法采用非线性四元数反馈控制律。

卫星姿态控制系统可以分为运动学子系统和动力

学子系统
［１８］
。运动学子系统包括陀螺、星敏感器

和运动学过程，反映了卫星姿态角与角速度间的

关系；动力学子系统包括反作用飞轮、陀螺和动力

学过程，反映了卫星受到的控制力矩与角速度间

的关系。仅考虑反作用飞轮可能出现故障的

情况。

由四元数描述的姿态运动学方程为
［１８］

ｑ０ ＝－
１
２
珔ｑＴω

珔ｑ
·

＝１
２
（珔ｑ×＋ｑ０Ｉ３×３）









 ω

（１）

式中：珔ｑ＝［ｑ１，ｑ２，ｑ３］
Ｔ
为姿态四元数的矢量部

分；ω＝［ωｘ，ωｙ，ωｚ］
Ｔ
为卫星本体的角速度，ωｘ、

ωｙ和 ωｚ为其在本体坐标系下的分量；Ｉ３×３为单位
矩阵。

珔ｑ×＝

０ －ｑ３ ｑ２
ｑ３ ０ －ｑ１
－ｑ２ ｑ１









０

（２）

选取 ｘ１＝［ｑ０，ｑ１，ｑ２，ｑ３］
Ｔ
为状态变量，则姿

态运动学方程可以写成如下所示的状态空间

形式：

ｘ１ ＝（ｘ１，ｕ１）

ｙ１ ＝Ｃ１ｘ
{

１

（３）

式中：ｕ１＝［ωｘ，ωｙ，ωｚ］
Ｔ
为运动学输入；ｙ１＝［ｑ０，

ｑ１，ｑ２，ｑ３］
Ｔ
为运动学输出；（ｘ１，ｕ１）为运动学非

线性函数。

图 １　卫星姿态控制系统

Ｆｉｇ．１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

（ｘ１，ｕ１）＝
１
２

ｑ０ －ｑ１ －ｑ２ －ｑ３
ｑ１ ｑ０ －ｑ３ ｑ２
ｑ２ ｑ３ ｑ０ ｑ１
ｑ３ －ｑ２ ｑ１ ｑ













０

０
ωｘ
ωｙ
ω











ｚ

（４）

考虑陀螺的测量误差，则运动学子系统表达

式为

ｘ１ ＝（ｘ１，ｕ１＋ｂ）

ｙ１ ＝Ｃ１ｘ
{

１

（５）

式中：ｂ＝［ｂｘ，ｂｙ，ｂｚ］
Ｔ
为陀螺的测量误差，包括常

值漂移和随机噪声。

将卫星本体看作刚体，则由刚体运动的动量

矩公式可得到卫星姿态动力学方程
［１８］
为

Ｈ＋ω×Ｈ ＝τ （６）
式中：Ｈ为卫星的角动量；τ＝［τｘ，τｙ，τｚ］

Ｔ
为卫星

本体受到的合力矩在本体坐标系中的分量。

ω×＝
０ －ωｚ ωｙ
ωｚ ０ －ωｘ
－ωｙ ωｘ









０

（７）

角动量 Ｈ可以表示为 Ｈ＝ＩＪω，其中 ＩＪ为卫
星的转动惯量矩阵，通常情况下，卫星的惯性主轴

与卫星本体坐标系重合时，则有 ＩＪ＝ｄｉａｇ｛ＩＪｘ，ＩＪｙ，
ＩＪｚ｝。考虑卫星在空间环境中受到的干扰力矩，则
式（６）可以写为
ＩＪω＋ω

×ＩＪω ＝τｃ＋τｄ （８）
其中：τｃ＝［τｃｘ，τｃｙ，τｃｚ］

Ｔ
为执行器产生的控制力

矩；τｄ＝［τｄｘ，τｄｙ，τｄｚ］
Ｔ
为卫星受到的干扰力矩。

选取 ｘ２＝［ωｘ，ωｙ，ωｚ］
Ｔ
为状态变量，则动力

学子系统可以写成如下所示的状态空间形式：

ｘ２ ＝φ（ｘ２）＋Ｂｕ２＋Ｅｄ

ｙ２ ＝Ｃ２ｘ２＋
{ ｂ

（９）

其中：ｕ２ ＝［τｃｘ，τｃｙ，τｃｚ］
Ｔ
为动力学子系统的输

入；ｙ２ ＝［ωｘ，ωｙ，ωｚ］
Ｔ
为动力学子系统的输出；

ｄ＝［τｄｘ，τｄｙ，τｄｚ］
Ｔ
为干扰力矩；φ（ｘ２）为动力学子

系统的非线性函数。

φ（ｘ２）＝
ＩＪｙ－ＩＪｚ
ＩＪｘ

ωｙωｚ，
ＩＪｚ－ＩＪｘ
ＩＪｙ

ωｘωｚ，
ＩＪｘ－ＩＪｙ
ＩＪｚ

ωｘω[ ]ｙ
Ｔ

（１０）
系统的输入矩阵 Ｂ、输出矩阵 Ｅ和扰动分布

矩阵 Ｃ２表达式如下：

Ｂ＝Ｅ＝
１／ＩＪｘ ０ ０
０ １／ＩＪｙ ０
０ ０ １／ＩＪ










ｚ

Ｃ２ ＝
１ ０ ０
０ １ ０







０ ０ １

１．２　问题分析
在进行问题描述前，做以下合理假设。

０３５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ３期 李磊，等：卫星姿态控制系统执行器微小故障检测方法

假设 １　假设卫星工作在小角度机动状态
下，因此式（３）和式（９）中的非线性函数均为满足
Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件的 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ函数，即

（ｘ１，ｕ１）－（^ｘ１，^ｕ１）≤

　　γ１ ［ｘ１－ｘ^１，ｕ１－ｕ^１］
Ｔ

φ（ｘ２）－φ（^ｘ２）≤ γ２ ｘ２－ｘ^
{

２

（１１）

式中：γ１和 γ２分别为 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ系数；^ｘ１为 ｘ１的
估计，其余变量同此处。

假设２　不同部件不会同时发生故障。
假设３　故障和扰动均有界，且故障的变化

速率有界。

考虑２类故障：加性故障和乘性故障。相应
的故障模型为

ｕｏｕｔ＝ｕ＋ｆ （１２）
ｕｏｕｔ＝（ａ＋ｆ）ｕ （１３）
式中：ｕ为正常信号；ｕｏｕｔ为故障后信号；ｆ为故障
参数，可以是一个突变常数，也可以是一个时变参

数；ａ为某正常参数。
则故障后的动力学子系统模型可以表示为

ｘ２ ＝φ（ｘ２）＋Ｂ（ｕ２＋ｕｆ）＋Ｅｄ

ｙ２ ＝Ｃ２ｘ２＋
{ ｂ

（１４）

式中：ｕｆ＝［ｕｆｘ，ｕｆｙ，ｕｆｚ］
Ｔ
为飞轮故障向量。

观察式（１４）可知，系统中存在模型不确定
性、扰动以及测量误差等干扰，因此基于故障观测

器的检测方法对于混杂在干扰中的微小故障检测

能力很弱。本文的工作即是提出一种基于神经网

络干扰观测器的方法对系统内存在的干扰进行估

计，并对故障观测器进行干扰补偿，提高故障观测

器的检测能力。如图 １所示，卫星姿态控制系统
可以分为运动学子系统和动力学子系统 ２个部
分。运动学子系统能反映陀螺和星敏感器间的关

系，动力学子系统能反映陀螺和反作用飞轮间的

关系。因此可以分别利用２个子系统间的冗余关
系对陀螺测量误差和干扰力矩进行估计，进而达

到补偿故障观测器的目的。

２　微小故障检测方法

基于神经网络干扰观测器的微小执行器故障

检测系统框图如图 ２所示，ｑ为姿态四元数，ｒ为
检测残差。其中利用运动学子系统估计陀螺干

扰；利用动力学子系统以及陀螺干扰估计结果，估

计干扰力矩；最后用得到的 ２个扰动估计值去补
偿故障检测观测器。

２．１　基于运动学的陀螺干扰观测器设计
考虑无故障情况下的运动学子系统状态方程

图 ２　故障检测观测器框图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｂｓｅｒｖｅｒ

式（３），采用神经网络对陀螺的测量误差进行估
计，可以得到的干扰观测器为

ｘ^
·

１ ＝（^ｘ１，ｕ１＋ｂ－ｂ^）

ｙ^１ ＝Ｃ１ｘ^
{

１

（１５）

式中：^ｙ１为星敏感器的测量值估计；^ｂ的表达式为
ｂ^＝Ｗ^１σ１（^Ｖ１珋ｙ１） （１６）
其中：珋ｙ１＝ｙ１－^ｙ１为神经网络的输入；^Ｗ１和 Ｖ^１为
神经网络权值矩阵估计；σ１（·）为隐层神经元的
传递函数：

σ１（^Ｖ１珋ｙ１）＝
２

１＋ｅ－２^Ｖ１珋ｙ１
－１ （１７）

根据神经网络的逼近特性，存在一组理想权

值和阈值使得 ｂ可以表示为

ｂ＝Ｗ１σ１（Ｖ１珋ｙ１）＋ １
（１８）

式中： １为神经网络的建模误差。

由式（５）和式（１５）可以得到观测误差动态方
程为

珘ｘ
·

１ ＝（ｘ１，ｕ１）－（^ｘ１，ｕ１＋珘ｂ１）

珓ｙ１ ＝Ｃ１珘ｘ
{

１

（１９）

式中：珘ｂ１＝珦Ｗ１σ１（^Ｖ１珋ｙ１）＋ｗ１，珦Ｗ１＝Ｗ１－Ｗ^１，ｗ１＝

Ｗ１［σ１（Ｖ１珋ｙ１）－σ１（^Ｖ１珋ｙ１）］＋ １，且 ｗ１ ≤珚ｗ１。
参照经典的误差反向传播算法，给出如下的神经

网络权值更新律：

Ｗ^
·

１ ＝－η１
Ｊ

Ｗ^( )
１

－ρ１ 珋ｙ１ Ｗ^１

Ｖ^
·

１ ＝－η２
Ｊ
^Ｖ( )

１

－ρ２ 珋ｙ１ Ｖ^










１

（２０）

式中：η１和 η２为神经网络的学习率；Ｊ＝
１
２
×

（珋ｙＴ１珋ｙ１）为神经网络的目标函数；ρ１和 ρ２为微小正
常数。

定义 ｎｅｔ^Ｖ１＝Ｖ^１珋ｙ１和 ｎｅｔ^Ｗ１＝Ｗ^１σ１（^Ｖ１珋ｙ１），根
据链式法则可以计算权值更新律：

１３５
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Ｊ
^Ｗ１

＝Ｊ
珋ｙ１
·
珋ｙ１
^ｘ１
·
^ｘ１
ｎｅｔ^Ｗ１

·
ｎｅｔ^Ｗ１
^Ｗ１

Ｊ
^Ｖ１

＝Ｊ
珋ｙ１
·
珋ｙ１
^ｘ１
·
^ｘ１
ｎｅｔ^Ｖ１

·
ｎｅｔ^Ｖ１
^Ｖ










１

（２１）

记 ｄｘＷ１＝^ｘ１／ｎｅｔ^Ｗ１和 ｄｘＶ１＝^ｘ１／ｎｅｔ^Ｖ１，则
由式（１５）可得

ｄ
·

ｘＷ１ ＝

ｘ１
ｄｘＷ１＋


^ｂ
·

^ｂ
ｎｅｔ^Ｗ１

ｄ
·

ｘＶ１ ＝

ｘ１
ｄｘＶ１＋


^ｂ
·
^ｂ
ｎｅｔ^Ｖ

{
１

（２２）

则得到最终的神经网络权值更新律为

Ｗ^
·

１ ＝－η１（珋ｙ
Ｔ
１ｄｘＷ１）

Ｔ
（σ１（^Ｖ１珋ｙ１））

Ｔ－ρ１ 珋ｙ１ Ｗ^１

Ｖ^
·

１ ＝－η２（珋ｙ
Ｔ
１ｄｘＶ１Ｗ^１（Ｉ－

　　Λ１（^Ｖ１珋ｙ１）））
Ｔ珋ｙＴ１ －ρ２ 珋ｙ１ Ｖ^

{
１

（２３）
式中：Λ１（^Ｖ１珋ｙ１）＝ｄｉａｇ｛σ

２
１ｉ（^Ｖ１ｉ珋ｙ１）｝，ｉ＝１，２，…，

ｍ，ｍ为输出层神经元个数，σ２１ｉ为隐含层神经元
对应的激活函数。

定理１　考虑如式（５）的动态系统，构造如
式（１５）的干扰观测器，以式（１９）定义观测误差。
如果采用式（２３）为神经网络的权值更新律，则观
测误差一致有界，且神经网络权值估计误差有界。

证明　选择如下正定 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｌ＝１
２
珘ｘＴ１Ｐ珘ｘ１＋

１
２
ｔｒ（珦ＷＴ

１
珦Ｗ１）＋

１
２
ｔｒ（珟ＶＴ１珟Ｖ１）（２４）

其中：珟Ｖ１＝Ｖ１－Ｖ^１，Ｐ＝Ｐ
Ｔ
为满足式（２５）的正定

矩阵。

ＡＴＰ＋ＰＡ＝－Ｑ （２５）
式中：Ａ为 Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵；Ｑ为对称正定矩阵。对
式（２４）进行微分可得

Ｌ
·

＝１
２
珘ｘ
·
Ｔ
１Ｐ珘ｘ１＋

１
２
珘ｘＴ１Ｐ珘ｘ

·

１＋ｔｒ（珦Ｗ
Ｔ
１
珦Ｗ
·

１）＋

　　ｔｒ（珟ＶＴ１珟Ｖ
·

１）＝－
１
２
珘ｘ
·
Ｔ
１Ｑ

Ｔ珘ｘ１＋

　　珘ｘＴ１Ｐ（ｇ１（ｘ１，ｕ１）－ｇ１（^ｘ，ｕ１＋珘ｂ））＋
　　ｔｒ（珦ＷＴ

１η１（珋ｙ
Ｔ
１ｄｘＷ１）

Ｔ
（σ１（^Ｖ１珋ｙ１））

Ｔ＋
　　珦ＷＴ

１ρ１ 珋ｙ１ （Ｗ１－珦Ｗ１））＋
　　ｔｒ（珟ＶＴ１η２（珋ｙ

Ｔ
１ｄｘＶ１Ｗ^１（Ｉ－Λ１（^Ｖ１珋ｙ１）））

Ｔ珋ｙＴ１ ＋
　　 珟ＶＴ１ρ２ 珋ｙ１ （Ｖ１－珟Ｖ１）） （２６）
式中：ｇ１（ｘ１，ｕ１）＝（ｘ１，ｕ１）－Ａ，由式（１１）可知
ｇ１（ｘ１，ｕ１）满足 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件。
ｔｒ（珦ＷＴ

１（Ｗ１－珦Ｗ１））≤ ＷＭ１ 珦Ｗ１ － 珦Ｗ１
２

ｔｒ（珟ＶＴ１（Ｖ１－珟Ｖ１））≤ ＶＭ１ 珟Ｖ１ － 珟Ｖ１
２

ｔｒ（珦ＷＴ
１η１（珋ｙ

Ｔ
１ｄｘＷ１）

Ｔ
（σ１（^Ｖ１珋ｙ１））

Ｔ
）≤

　　σＭ１ 珦Ｗ１ η１ｄ
Ｔ
ｘＷ１

珋ｙ１
ｔｒ（珟ＶＴ１η２（珋ｙ

Ｔ
１ｄｘＶ１Ｗ^１（Ｉ－Λ１（^Ｖ１珋ｙ１）））

Ｔ珋ｙＴ１）≤
　　 珟Ｖ１ （ＷＭ１＋ Ｗ^１ ）η２ｄ

Ｔ
ｘＶ１

珋ｙ















１

（２７）

将式（１１）和式（２７）代入式（２６），可以得到

Ｌ
·

≤－１２λｍｉｎ
（Ｑ）珘ｘ１

２＋ 珘ｘ１ Ｐ（γ１ 珘ｘ１ ＋

　　γ１ 珘ｂ１ ）＋σＭ１ 珦Ｗ１ η１ｄ
Ｔ
ｘＷ１ Ｃ１ 珘ｘ１ ＋

　　（ＷＭ１ 珦Ｗ１ － 珦Ｗ１
２）ρ１ Ｃ１ 珘ｘ１ ＋

　　 珟Ｖ１ （ＷＭ１＋ 珦Ｗ１ ）η２ｄ
Ｔ
ｘＶ１ Ｃ１ 珘ｘ１ ＋

　　（ＶＭ１ 珟Ｖ１ － 珟Ｖ１
２）ρ２ Ｃ１ 珘ｘ１ （２８）

于是，可以得到如下保证Ｌ
·

半负定的条件：

珘ｘ１ ≥２［Ｐ珚ｗ１＋（ρ１ Ｃ１ －Ｋ
２
１）Ｋ

２
２＋

　　（ρ２ Ｃ１ －１）Ｋ
２
３］／（λｍｉｎ（Ｑ）－２γ１）

λｍｉｎ（Ｑ）－２γ１ ＞
{

０

（２９）

式中：

Ｋ１ ＝
η２ｄ

Ｔ
ｘＶ１ Ｃ１
２

Ｋ２ ＝
ρ１ＷＭ１ Ｃ１ ＋σＭ１ η１ｄ

Ｔ
ｘＷ１ Ｃ１ ＋σＭ１ Ｐ

２（ρ１ Ｃ１ －Ｋ
２
１）

Ｋ３ ＝
ρ２ＶＭ１ Ｃ１ ＋（１－σ

２
Ｍ１）η２ｄ

Ｔ
ｘＶ１ Ｃ１ ＷＭ１

２（ρ２ Ｃ１ －１















）

（３０）

证毕

２．２　基于动力学的干扰力矩观测器设计
考虑无故障情况下的动力学子系统状态方程

式（９），采用神经网络对陀螺的测量误差进行估
计，可以得到如下的干扰观测器：

ｘ^
·

２ ＝φ（^ｘ２）＋Ｂｕ２＋Ｅｄ^

ｙ^２ ＝Ｃ２ｘ^２＋＾
{ ｂ

（３１）

由２．１节中基于运动学的陀螺干扰观测器
式（１５）得到。ｄ^为由神经网络估计的干扰力矩，
表示如下：

ｄ^＝Ｗ^２σ２（^Ｖ２珋ｙ２） （３２）
式中：隐层神经元的传递函数 σ２（·）与 σ１（·）
相同。同样地，根据神经网络的逼近特性，存在一

组理想权值和阈值使得 ｄ可以表示为

ｄ＝Ｗ２σ２（Ｖ２珋ｙ２）＋ ２ （３３）

式中： ２为神经网络建模误差。

由式（９）和式（３１）可以得到观测误差动态方
程如下：

珘ｘ
·

２ ＝φ（ｘ２）－φ（^ｘ２）＋Ｅ（珦Ｗ２σ２（^Ｖ２珋ｙ２）＋ｗ２）
珓ｙ２ ＝Ｃ２珘ｘ２＋珘

{ ｂ

（３４）

式中：ｗ２＝Ｗ２［σ２（Ｖ２珋ｙ２）－σ２（^Ｖ２珋ｙ２）］＋ ２；由

２３５
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　第 ３期 李磊，等：卫星姿态控制系统执行器微小故障检测方法

２．１节可知 珘ｂ有界，即 珘ｂ≤ ｂＭ 。
与式（２３）类似，给出如下权值更新率：

Ｗ^
·

２ ＝－η３（珋ｙ
Ｔ
２ｄｘＷ２）

Ｔ
（σ２（^Ｖ２珋ｙ２））

Ｔ－ρ３ 珋ｙ２ Ｗ^２

Ｖ^
·

２ ＝－η４（珋ｙ
Ｔ
２ｄｘＶ２Ｗ^２（Ｉ－Λ２（^Ｖ２珋ｙ２）））

Ｔ珋ｙＴ２ －

　　ρ４ 珋ｙ２ Ｖ^










２

（３５）
定理２　考虑如式（９）形式的动态系统，构造

如式（３１）的干扰观测器，以式（３４）定义观测误差。
如果采用式（３５）为神经网络的权值更新律，则观测
误差一致有界，且神经网络权值估计误差有界。

证明过程参照定理１。
２．３　微小故障检测观测器设计

为检测执行器的微小故障，在 ２个干扰观测
的基础上，针对式（９）设计如下执行器微小故障
检测观测器：

ｘ^
·

２ ＝φ（^ｘ２）＋Ｂｕ２＋Ｅｄ^＋Ｌ２（ｙ２－ｙ^２）

ｙ^２ ＝Ｃ２ｘ^２＋＾
{ ｂ

（３６）

得到的观测误差动态方程为

珘ｘ
·

２ ＝－Ｌ２Ｃ２珘ｘ２＋φ（ｘ２）－φ（^ｘ２）＋Ｅ珘ｄ－Ｌ２珘ｂ
珓ｙ２ ＝Ｃ２珘ｘ２＋珘

{ ｂ

（３７）

式中：^ｂ由干扰观测器式（１５）给出；ｄ^由干扰观测
器式（３１）给出；由２．１节和 ２．２节可知 珘ｂ和 珘ｄ均

有界。残差评价函数 ｒ＝ １
Ｔ∫珓ｙＴ２珓ｙ２ｄ( )ｔ

１／２

。

以下定理保证所设计故障观测器的稳定性。

定理３　对于给定常数 γ０，如果存在矩阵 Ｍ
和对称正定矩阵 Ｑ满足：
ＭＴＱ＋ＱＭ ＋γ２０ＱＱ＋Ｉ≤０ （３８）

则观测器的增益矩阵可选为 Ｌ２＝－ＭＣ
－１
２ ，

使得状态估计误差一致有界。

证明　以运动学子系统故障检测观测器
（３６）为例，选择如下正定 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：
Ｖ＝珘ｘＴ２Ｑ珘ｘ２ （３９）

对其求导可得

Ｖ
·

＝珘ｘ
·
Ｔ
２Ｑ珘ｘ２＋珘ｘ

Ｔ
２Ｑ珘ｘ

·

２ ＝珘ｘ
Ｔ
２（（－Ｌ２Ｃ２）

ＴＱ＋

　　Ｑ（－Ｌ２Ｃ２））珘ｘ２＋２（φ（ｘ２）－φ（ｘ２））
ＴＱ珘ｘ１＋

　　２珘ｘＴ２ＱＥ珘ｄ－２珘ｘ
Ｔ
２ＱＬ２珘ｂ≤ 珘ｘ

Ｔ
２（Ｍ

ＴＱ＋

　　ＱＭ）珘ｘ２＋珘ｘ
Ｔ
２（γ

２
０ＱＱ＋Ｉ）珘ｘ２＋

　　２珘ｘＴ２ＱＥ珘ｄ－２珘ｘ
Ｔ
２ＱＬ２珘ｂ＝珘ｘ

Ｔ
２（Λ）珘ｘ２＋

　　２珘ｘＴ２ＱＥ珘ｄ－２珘ｘ
Ｔ
２ＱＬ２珘ｂ （４０）

式中：Λ＝ＭＴＱ＋ＱＭ＋γ２０ＱＱ＋Ｉ为负定的，因此

只要满足如下条件即可保证Ｖ
·

半负定：

珘ｘ１ ≥
２λｍａｘ（Ｑ）（Ｅ珘ｄ－ 珘ｂ）

λｍｉｎ（－Λ）
（４１）

证毕

３　数值仿真分析

３．１　仿真参数设定
卫星姿态控制系统仿真框架如图１所示。控

制器采用非线性四元数反馈算法，比例系数 Ｋｐ＝

［４０，４０，４０］Ｔ，微分系数 Ｋｄ ＝［１０００，１０００，

１０００］Ｔ。卫星的转动惯量矩阵为 ＩＪ＝ｄｉａｇ｛９３０，

８００，１０７０｝ｋｇ·ｍ２；初始轨道角速度为ω０＝［０，

１．２×１０－６，０］Ｔ ｒａｄ／ｓ；初始姿态角速度ω（０）＝
［０，０，７．３］Ｔ ×１０－５ ｒａｄ／ｓ；初始姿态为 Ｑ０＝

［０．９７８６，－０．０７０４，－０．１７９８，０．０７０４］Ｔ；干扰力
矩为 τｄ＝［Ａｘｓｉｎωｄｔ，Ａｙｓｉｎωｄｔ，Ａｚｓｉｎωｄｔ］

Ｔ
，其中

Ａｘ＝１．４×１０
－５Ｎ·ｍ，Ａｙ＝１．５×１０

－５Ｎ·ｍ，Ａｚ＝

１．６×１０－５Ｎ·ｍ，ωｄ＝０．０２ｒａｄ／ｓ；陀螺常值漂移

为 ８．７２×１０－５ ｒａｄ／ｓ，噪 声 为 高 斯 白 噪 声
Ｎ（０，１０－７）。神经网络的参数选择并没有统一的
公式可循，通常参考经验公式并根据具体问题进

行粗略设定，然后根据网络的表现情况进行优化。

本文略去了参数的优化过程，直接给出了表现较

好的一组参数。由式（１６）可知，陀螺干扰观测器
采用３层神经网络，其中输入层４个神经元，隐藏
层１４个神经元，输出层 ３个神经元，学习率 η１＝

η２＝２０，ρ１＝ρ２＝１×１０
－７
；由式（３２）可知，干扰力

矩观测器采用３层神经网络，其中输入层 ３个神
经元，隐藏层１０个神经元，输出层３个神经元，学
习率 η３＝η４＝１０，ρ３＝ρ４＝１×１０

－６
。

系统仿真长度为４００ｓ，步长为０．０１ｓ，设置故
障时刻为２００ｓ。设置常值故障、斜坡故障和乘性
故障３种故障，故障案例１为 ｘ轴的常值故障，参
数为 ｕｆ１＝［－３×１０

－４
，０，０］Ｔ；故障案例 ２为 ｚ轴

的斜坡故障，参数为 ｕｆ２＝［０，０，－５×１０
－５
（ｔ－

２００）］Ｔ；故障案例 ３为 ｙ轴的乘性故障，参数为

ｕｆ３＝
１ ０ ０
０ ０．３ ０









０ ０ １
。

３．２　仿真算例
３．２．１　干扰估计

图３～图５分别为各轴受到的干扰力矩估计
情况，ε为估计误差。可以看出神经网络的估计
误差在１００ｓ左右收敛到０附近，能够对干扰力矩
进行很好的跟踪估计。

图６～图８分别为各轴陀螺的测量误差估计

３３５
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情况，ｂｘ、ｂｙ、ｂｚ为各轴陀螺噪声。可以看出相对
力矩干扰观测器，陀螺干扰观测器的收敛速度很

快，这是因为陀螺干扰观测器中只有陀螺测量误

差为干扰源，而力矩干扰观测器中不仅在输入端

图 ３　ｘ轴干扰力矩估计

Ｆｉｇ．３　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｔｏｒｑｕｅｉｎｘａｘｅｓ

图 ４　ｙ轴干扰力矩估计

Ｆｉｇ．４　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｔｏｒｑｕｅｉｎｙａｘｅｓ

图 ５　ｚ轴干扰力矩估计

Ｆｉｇ．５　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｔｏｒｑｕｅｉｎｚａｘｅｓ

图 ６　ｘ轴陀螺噪声估计

Ｆｉｇ．６　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｎｏｉｓｅｏｆｇｙｒｏｉｎｘａｘｅｓ

图 ７　ｙ轴陀螺噪声估计

Ｆｉｇ．７　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｎｏｉｓｅｏｆｇｙｒｏｉｎｙａｘｅｓ

图 ８　ｚ轴陀螺噪声估计

Ｆｉｇ．８　Ｅｓｔｉｍａｔｅｄｎｏｉｓｅｏｆｇｙｒｏｉｎｚａｘｅｓ

存在力矩干扰，还在输出端存在测量干扰。

３．２．２　微小执行器故障检测
对 ３类不同类型故障的检测结果如图９～

图１１所示。其中，图９为对故障参数为ｕｆ１ ＝

４３５
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图 ９　故障案例 １检测残差

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｉｄｕａｌｏｆｆａｕｌｔｃａｓｅ１

图 １０　故障案例 ２检测残差

Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｉｄｕａｌｏｆｆａｕｌｔｃａｓｅ２

图 １１　故障案例 ３检测残差

Ｆｉｇ．１１　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｉｄｕａｌｏｆｆａｕｌｔｃａｓｅ３

［－３×１０－４，０，０］Ｔ的 ｘ轴执行器常值故障检测
结果；图１０对故障参数为 ｕｆ２＝［０，０，－５×１０

－５
（ｔ－

２００）］Ｔ的ｚ轴执行器斜坡故障检测结果；图 １１为

对故障参数为 ｕｆ３＝
１ ０ ０
０ ０．３ ０









０ ０ １
的 ｙ轴执行器乘

性故障检测结果。检测阈值一般有 ２种确定方
法：一种是无故障情况下的残差最大值；另一种是

３σ原则，即残差的平均值叠加上 ３倍的方差。本
文选择无故障情况下残差的最大值作为检测阈

值。不加扰动补偿的情况下的检测阈值设为 ３×
１０－１３，扰 动 补 偿 的 情 况 下 的 检 测 阈 值 设 为
３×１０－１５。

图９（ａ）、图１０（ａ）和图１１（ａ）的结果显示，不
加扰动补偿的情况下，除斜坡故障在幅值增大一

定程度后可以被检测外，其他 ２个故障都被掩盖
在扰动产生的残差中。图 ９（ｂ）、图 １０（ｂ）和
图１１（ｂ）的结果显示，进行扰动补偿后，降低了检
测阈值，且 ３个故障均可及时检测出来，其中前
１００ｓ为动态调整过程，不做讨论。

由３个不同故障案例的检测结果来看，该方
法解决了微小执行器故障的检测问题，但是不能

解决故障的隔离、诊断问题，后续还需要进行故障

隔离观测器等工作。

４　结　论

１）通过利用姿态控制系统内冗余关系设计
干扰观测器，对故障检测器进行扰动补偿，从而实

现了对微小执行器故障的检测，但是不能进行故

障隔离等。

２）干扰观测器采用神经网络进行设计，证明
了采用的自适应权值更新律能够保证观测器的稳

定性；证明了扰动补偿下的故障检测观测器的稳

定性。

３）以３轴稳定卫星姿态控制系统为例，仿真
了本文方法对不同类型的微小执行器故障的检测

能力，并与未进行扰动补偿的情况进行了对比。
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ＬＵＯＣＸ，ＺＨＡＮＧＤＹ，ＬＥＩＨＭ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｉｎｐｕｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１８，３９（４）：３２１８０１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１８］ＷＡＮＧＲＸ，ＣＨＥＮＧＹ，ＸＵＭＱ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｂａｓｅｄ

ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｓｃｈｅｍｅｆｏｒｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＦｒａｎｋｌｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，２０１５，３５２（５）：１９０６１９３１．

　作者简介：

　李磊　男，博士研究生。主要研究方向：故障诊断、数据挖掘、

机器学习。

高永明　男，博士，副教授。主要研究方向：计算机仿真、复杂

系统建模。

吴止锾　男，博士研究生。主要研究方向：图像处理、数据挖

掘、机器学习。

张学波　男，博士，讲师。主要研究方向：并行算法、数据挖掘、

机器学习。
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　第 ３期 李磊，等：卫星姿态控制系统执行器微小故障检测方法

Ｓｍａｌｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｃｔｕａｔｏｒｏｆ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

ＬＩＬｅｉ，ＧＡＯＹｏｎｇｍｉｎｇ，ＷＵＺｈｉｈｕａｎ，ＺＨＡＮＧＸｕｅｂｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＳｐａｃｅＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｍａｌｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒａｃｔｕａｔｏｒｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ，ａ
ｓｍａｌｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｒｅｄｕｎｄａｎｔ
ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｉｎｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ，ａｇｙｒｏｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒａｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｔｏｒｑｕｅｏｂｓｅｒｖｅｒ
ａｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒａｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｔｏｒｑｕｅｉｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄｔｈｅｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ
ｏｂｓｅｒｖｅｒｉｓｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｄｆｏｒｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｔｏｉｍｐｒｏｖｅａｃｔｕａｔｏｒ’ｓｓｍａｌｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｃａｐａｂｉｌｉｔｙ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｃａｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆ
ｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｍｏｒｅａｃｃｕｒａｔｅｌｙ，ｒｅｄｕｃｅｔｈｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ，ａｎｄｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｓｍａｌｌｆａｕｌｔ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒａｃｔｕａｔｏｒｕｎｄｅｒｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｃｏｎｃｅａｌｍｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ；ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ；ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ；ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｒｅ
ｄｕｎｄａｎｔｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１２７１３：４１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１２１．１１４３．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｏｎｇｍｉｎｇｇａｏ＿０８＠１６３．ｃｏｍ
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基于切换系统的变体飞行器鲁棒自适应控制

梁小辉１，王青１，，董朝阳２

（１．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对变体飞行器变形过程的控制问题，将切换系统理论与多变量自适应控
制理论相结合，提出了一种基于切换系统的鲁棒自适应控制器设计方法。首先，建立了变体飞

行器纵向短周期线性切换模型，描述了飞行器的整个变形过程；然后，设计了一种改进的鲁棒

自适应控制律，抑制了各类干扰和不确定性对系统的影响，实现了切换系统对参考模型的良好

跟踪；最后，提出了一种基于模型依赖驻留时间（ＭＤＤＴ）的切换控制律，保证了变体飞行器在
变形切换过程中的稳定性，利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数方法证明了本文方法最终一致有界。仿真验证
表明，在存在外部干扰和各类不确定性的情况下，本文方法能保证飞行器在变形过程中精确跟

踪参考模型，且具有较好的抗干扰能力。

关　键　词：变体飞行器；切换系统；鲁棒自适应控制；模型依赖驻留时间 （ＭＤＤＴ）；参
考模型；抗干扰

中图分类号：Ｖ２４９．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５３８０８

　　变体飞行器是一类极具发展潜力的现代新型
概念飞行器，可通过改变自身的气动外形来适应

不同的飞行环境、剖面和任务，确保整个飞行过程

的最优飞行效能
［１２］
。因此，相比于传统飞行器，

变体飞行器具有更大的飞行包线和更好的环境适

应能力
［３］
，具有广阔的应用前景和重要的研究价

值。但是，由于其强不确定性和复杂多变的气动

特点给飞行控制系统的设计带来了巨大挑战，一

直受到国内外许多学者的关注
［４６］
，是当前航空

航天领域的研究热点之一。

目前，针对变体飞行器快速变形过程中的飞

行控制系统设计问题，主要采用鲁棒控制、自适应

控制和滑模变结构等方法。为保证变体飞行器变

形过程的稳定性，文献［７］设计了一种基于自适
应神经网络修正的动态面控制方法，解决了控制

系统输入、输出受限和反步法中存在的“指数爆

炸”的问题。考虑到变体飞行器受外部干扰和不

确定性影响严重，气动特性复杂的特点，文献［８］
设计了一种带指令滤波的鲁棒控制器，保证了系

统具有良好的跟踪性能，且跟踪轨迹光滑不存在

跳变。但是，由于变体飞行器是一个复杂的非线

性系统，其变形过程存在严重的外部干扰，上述文

献多采用几种控制方法相结合的思想，这就导致

其控制器设计过程显得异常复杂。

切换系统作为一个处理复杂系统的有效工

具，可将一个复杂的非线性系统转化为若干简单

子系统切换，这为解决变体飞行器控制系统设计

问题提供了一条有效途径，近年来受到了国内外

许多学者的关注
［９１２］
。文献［１３１６］构造了一类

切换线性变参数（ＬＰＶ）模型，在真实反映变体飞

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903014&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ３期 梁小辉，等：基于切换系统的变体飞行器鲁棒自适应控制

行器动态特性的同时，将变体飞行器这一复杂系

统转化为线性切换模型，简化了飞行控制系统的

设计过程。考虑到变形过程中存在的异步切换问

题，文献［１５］设计了一类 Ｈ∞鲁棒控制器保证了
控制器异步情况下系统的稳定性。针对变体飞行

器切换过程中存在的系统状态跳变问题，文

献［１６］提出了一种基于平滑过度的切换控制策
略，成功抑制了切换过程中的状态跳变，实现了整

个变形过程的平稳光滑切换。但是以上针对变体

飞行器的切换控制方法，并未考虑实际飞行中存

在的强不确定性与外部干扰。

本文主要针对一类后掠角可变的变体飞行器

飞行控制问题展开研究。利用切换系统理论，将

变体飞行器复杂的气动模型转换为了线性切换系

统，在真实反映其变形动态特性的基础上，降低了

整个飞行控制系统设计的复杂程度。考虑到变形

过程中存在的严重不确定性和外部干扰，提出了

一种改进的鲁棒自适应更新律，克服了参数更新

对模型的依赖，降低了系统不确定性和外部干扰

的影响。利用变形序列已知的特点，设计了一种

模型依赖平均驻留时间切换控制律，保证了系统

整个切换过程的最终一致有界（ＵｌｔｉｍａｔｅＵｎｉｆｏｒｍ
ｌｙＢｏｕｎｄｅｄ，ＵＵＢ），并降低了方法的保守性，确保
系统能够快速切换。通过仿真验证，证明了本文

方法的有效性。

１　变体飞行器建模与分析

本文主要以美国 ＮｅｘｔＧｅｎ航空公司设计的
“火蜂”（ＴｅｌｅｄｙｎｅＲｙａｎＢＱＭ３４“Ｆｉｒｅｂｅｅ”）变体
飞行器为研究对象，其结构如图 １所示。“火蜂”
变体飞行器是一款变体飞行技术验证机，为适应

各类任务需求，如亚音速或超音速飞行、侦查和战

斗等，其机翼后掠角可在一定范围内连续变

动
［１，１４］

，以此来改变飞行器的气动与飞行性能，实

现“巡航”、“高速”、“标准”和“机动”等多种构

型。由于其在飞行过程中的外形变化会引起质心

位置、转动惯量、翼展与面积等多种构型参数的变

图 １　变体飞行器结构［１，１４］

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［１，１４］

化，还会引起气动力和惯性力的非线性变化，给飞

行器的控制器设计带来了巨大挑战。

“火蜂”变体飞行器在变形过程中机翼后掠

角 λ的变化范围为 １５°～６０°（其中 １５°对应“巡
航”状态，６０°对应“高速”状态），且平均气动弦
长、机翼面积和机翼展长等参数随机翼后掠角连

续变化，重心位置可通过机身的配重自动调整，其

他构型参数可参考文献［１７］。根据牛顿欧拉法，
“火蜂”变体飞行器的纵向短周期非线性动力学

模型为
［１］

ｍＴＶＴ（α－ｑ）＝ｇｍＴ（ｃｏｓθｃｏｓα＋ｓｉｎθｓｉｎα）－

　　Ｓ珋ｑＣＬ（λ，Ｈ，Ｍａ，δｅ，ｑ，α）＋（ｍｗｘ̈ｗ ＋

　　ｍａ̈ｘａ）ｓｉｎα－２（ｍｗｘｗ ＋ｍａｘａ）ｑｃｏｓα

Ｊｆｑ＝Ｓ珋ｑｃＣｍ（λ，Ｈ，Ｍａ，δｅ，ｑ，α）－（ｍｗｘ
２
ｗ ＋

　　ｍａｘ
２
ａ）ｑ－２（ｍｗｘｗｘｗ ＋ｍａｘａｘａ）













ｑ

（１）
式中：α为迎角；ｑ为俯仰角速率；θ为航迹倾角；
δｅ为升降舵偏角；Ｈ、ＶＴ和 Ｍａ分别为高度、飞行
速度和马赫数；ｍＴ、ｍｗ和 ｍａ分别为总重、机翼质
量和配重；Ｓ和 Ｊｆ分别为机翼面积和俯仰转动惯
量；ｘｗ和 ｘａ分别为机翼质心位置和配重质心位
置；珋ｑ、ｇ、ＣＬ、ｃ和 Ｃｍ 分别为动压、重力加速度、气
动力、气动弦长和气动力矩系数。在非线性动力

学模型（１）基础上，定义函数 ｆ１和 ｆ２分别为

ｆ１ ＝
１
ｍＴＶ( )

Ｔ

［ｇｍＴ（ｃｏｓθｃｏｓα＋ｓｉｎθｓｉｎα）－

　　Ｓ珋ｑＣＬ＋（ｍｗｘ̈ｗ ＋ｍａ̈ｘａ）ｓｉｎα－

　　２（ｍｗｘｗ ＋ｍａｘａ）ｑｃｏｓα］＋ｑ

ｆ２ ＝
Ｓ珋ｑｃＣｍ －２（ｍｗｘｗｘｗ ＋ｍａｘａｘａ）ｑ

Ｊｆ＋（ｍｗｘ
２
ｗ ＋ｍａｘ

２
ａ















）

（２）
利用小扰动线性化方法对系统（１）进行线性

化处理。选取高度 Ｈ＝９１４４ｍ、马赫数 Ｍａ＝０．５
作为配平点，可以获得不同机翼后掠角（λ＝１５°，
３０°，４５°，６０°）下的变体飞行器纵向短周期线性
模型

[
：

Δα
Δ]ｑ ＝

Ａ１１ Ａ１２
Ａ２１ Ａ[ ] [

２２

Δα
Δ ]ｑ ＋

Ｂ１１
Ｂ[ ]
２１

Δδｅ （３）

式中：

Ａ１１ ＝
ｆ１
α
，Ａ１２ ＝

ｆ１
ｑ
，Ａ２１ ＝

ｆ２
α
，Ａ２２ ＝

ｆ２
ｑ
，Ｂ１１ ＝

ｆ１
δｅ
，Ｂ２１ ＝

ｆ２
δｅ
。

为描述简单，将上述系统改写为

ｘ（ｔ）＝Ａｘ（ｔ）＋Ｂｕ（ｔ）＋ｄ（ｔ） （４）

９３５
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式中：ｘ＝［α，ｑ］Ｔ为状态变量；ｕ＝［δｅ］为控制输

入；ｄ（ｔ）为外部干扰，并已知其上界为 ｄ。
根据切换理论，飞行器的整个变形过程，即机

翼后掠角由１５°变化到６０°，可以被描述为一个线
性切换系统：

ｘ（ｔ）＝Ａσ（ｔ）ｘ（ｔ）＋Ｂσ（ｔ）ｕ（ｔ）＋ｄ（ｔ）　σ（ｔ）∈Ω
（５）

式中：切换律 σ（ｔ）是一个分段右连续的常值函
数，每个切换瞬间可在有限集 Ω＝｛１，２，…，ｍ｝中
取值，ｍ为子系统总数；对于时间序列｛ｔ０ ＝０＜
ｔ１＜ｔ２＜… ＜ｔｉｔｉ＋１＜…｝，当 ｔ∈（ｔｉ，ｔｉ＋１），σ（ｔｉ）＝
ｐ时，即第 ｐ个子系统被激活；矩阵（Ａｐ，Ｂｐ）对应

式（５）的 ｐｔｈ子系统的系统矩阵。
考虑到变体飞行器系统的复杂性，系统（４）

在线性化处理时不可避免的忽略了一些结构参数

摄动和环境不确定因素的影响。因此，该系统必

然存在一定的未建模动态和外部干扰，即获得的

模型（５）是一个受外部干扰的不确定线性切换
系统。

现给出一些必要定义和引理。

定义１［１８］　如果存在一个正数 τｐｑ，当 σ（ｔｉ）＝

ｐ，σ（ｔｉ＋１）＝ｑ时，满足 ｔｉ＋１－ｔｉ≥τ

ｐｑ，那么就称切

换控制律 σ（·）是满足模型依赖驻留时间（ＭＤ
ＤＴ）。

注１　在上述定义中，正数 τｐｑ的选取与切换

序列密切相关，即 τｐｑ的选择由此刻激活子系统 ｐ
和下一时刻激活子系统 ｑ决定。

引理 １［１９］　令常数 ∈Ｒｇ，φ∈Ｒｓ，Ｗ∈
Ｒｇ×ｇ，Ｖ∈Ｒｇ×ｓ，其中，、φ、Ｗ和 Ｖ是常数矩阵，
则下列不等式成立：

２ＴＷＶφ≤ ＴＷＷＴ＋φＴＶＴＶφ

２　问题描述

对于变体飞行器的不确定线性切换系统（５），
给出切换参考系统（５）为
ｘｍ（ｔ）＝Ａｍσ（ｔ）ｘ（ｔ）＋Ｂｍσ（ｔ）ｒ（ｔ）　σ（ｔ）∈ Ω

（６）
式中：ｘｍ为期望的状态变量；ｒ为有界参考输入；
Ａｍｐ和 Ｂｍｐ是已知矩阵，且矩阵 Ａｍｐ，ｐ∈Ω是
Ｈｕｒｗｉｔｚ的。为使得系统（５）能够跟踪给定的参考
模型（６），构造如下的状态反馈控制器：
ｕ（ｔ）＝ＫＴｐ （ｔ）ｘ（ｔ）＋Ｍ


ｐ（ｔ）ｒ（ｔ）

其中：Ｋｐ，Ｍ

ｐ，ｐ∈Ω为参考增益矩阵，满足

Ａｐ＋ＢｐＫ

ｐ ＝Ａｍｐ

ＢｐＭ

ｐ ＝Ｂ

{
ｍｐ

（７）

由于矩阵 Ａｐ和 Ｂｐ的不确定性，不能通过式（７）

直接获得增加矩阵 Ｋｐ，Ｍ

ｐ。设计如下的状态依

赖控制器：

ｕ（ｔ）＝ＫＴｐ（ｔ）ｘ（ｔ）＋Ｍｐ（ｔ）ｒ（ｔ） （８）

其中：矩阵 Ｋｐ、Ｍｐ是 Ｋ

ｐ、Ｍ


ｐ 的估计。定义跟踪

误差 ｅ（ｔ）＝ｘ（ｔ）－ｘｍ（ｔ），可以得到
ｅ（ｔ）＝Ａｍσ（ｔ）ｅ（ｔ）＋Ｂσ（ｔ）［珟Ｋ

Ｔ
σ（ｔ）（ｔ）ｘ（ｔ）＋

　　珦Ｍσ（ｔ）ｒ（ｔ）］＋ｄ（ｔ） （９）

其中：珟Ｋｐ＝Ｋｐ－Ｋ

ｐ，珦Ｍｐ＝Ｍｐ－Ｍ


ｐ。

结合上述讨论，本文的主要目的是：针对存在

不确定性和外部干扰的变体飞行器线性切换系

统（５），设计状态反馈控制器（８）和切换控制律
σ（·），使得变体飞行器在变形过程中能够精确
跟踪参考模型并具良好抗干扰能力。

３　自适应切换控制器设计

３．１　自适应更新律设计

根据多变量自适应理论
［２０］
，给出如下的

假设。

假设１　存在矩阵 Ｓｐ，ｐ∈Ω，使得矩阵 Ｍｐ满

足条件：

Ｚｐ：＝Ｍ

ｐＳｐ＝（Ｍ


ｐＳｐ）

Ｔ＝ＳＴｐＭ
Ｔ
ｐ ＞０　ｐ∈Ω

考虑到变体飞行器机翼后掠角 λ在整个变
形过程中不存在突变，是一个随时间连续变化的

过程，整个变形的切换是已知的，即机翼后掠角的

变化是事先确定的。因此对于已知的切换序列，

当 ｔ∈（ｔｉ，ｔｉ＋１），σ（ｔｉ）＝ｐ，σ（ｔｉ＋１）＝ｑ时，假设存
在正定对称矩阵 Ｐｐ和正常数 θｐ满足：

ＡＴｍｐＰｐ＋ＰｐＡｍｐ＋（１＋θｐ）Ｐｐ≤０ （１０）

利用如下的自适应更新律
［２０］
：

ＫＴｐ（ｔ）＝－Ｓ
Ｔ
ｐＢ

Ｔ
ｍｐＰｐｅ（ｔ）ｘ

Ｔ
（ｔ）－κｐＺｐＫ

Ｔ
ｐ（ｔ）

Ｍｐ（ｔ）＝－Ｓ
Ｔ
ｐＢ

Ｔ
ｍｐＰｐｅ（ｔ）ｒ

Ｔ
（ｔ）－κｐＺｐＭｐ（ｔ）

ＫＴｑ（ｔ）＝－κｑＺｑＫ
Ｔ
ｑ（ｔ）

Ｍｑ（ｔ）＝－κｑＺｑＭｑ（ｔ













）

（１１）
式中：ｑ＝１，…，ｐ－１，ｐ＋１，…，ｍ；泄漏率 κｐ满足

κｐ－ｍａｘ
ｐ∈Ω
｛θｐ｝λｍａｘ（Ｚ

－１
ｐ）≥０ （１２）

观察自适应更新律（１１）可知：①利用泄露系
数法 κｑ，该控制律不需要预知参考增益矩阵 Ｋ


ｐ

和 Ｍ
ｐ 的不确定边界；②式（１１）对于每个子系统

的参数估计是连续更新的。

３．２　切换控制律设计
考虑一类满足 ＭＤＤＴ的策略的切换序列，即

当 ｔ∈［ｔｉ，ｔｉ＋１）时，有 σ（ｔｉ）＝ｐ，σ（ｔｉ＋１）＝ｑ。首

０４５
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　第 ３期 梁小辉，等：基于切换系统的变体飞行器鲁棒自适应控制

先，定义珔λｐ ＝ｍａｘλ｛Ｐｐ｝，λｐ ＝ｍｉｎλ｛Ｐｐ｝，θｍａｘ＝
ｍａｘ
ｐ∈Ω
θｐ，＝ｍａｘ

ｐ∈Ω
珔λｐ，β＝ｍｉｎ

ｐ∈Ω
λｐ。

根据定义１可知，上述切换序列应满足 ＭＤＤＴ：

τｐｑ ＝（ｔｉ＋１－ｔｉ）＞τ

ｐｑ ＝

１
ξθｐ
ｌｎμｐｑ　ｐ，ｑ∈ Ω

（１３）
式中：μｐｑ＝珔λｐ／λｐ，且 ξ∈（０，１）是一个正常数。

注２　考虑到变体飞行器变形过程的实际情
况，假设整个切换变形过程是提前已知的。

３．３　系统稳定性分析
本文针对带外部干扰的不确定线性切换系

统（５），利用自适应更新律（１１）和切换控制序列
（１３），提出了一种新的鲁棒稳定性判据。在切换
序列已知的情况下，结合文献［１０］，给出如下
定理。

定理１　对于存在外部干扰的不确定线性切
换系统（５），当其状态反馈控制器（８）满足自适应
更新律（１１），且切换序列 σ（·）满足 ＭＭＤＴ时，
该系统是最终一致有界的，且跟踪误差满足：

ｅ（ｔ） ２≤

　　 １
β
ｍａｘｃ１，ｍａｘ

ｐ，ｑ∈Ω
｛μｐｑ｝·

ｃ２＋ ｄ２

β（１－ξ）ｍａｘ
ｐ∈Ω
θ{ }
ｐ

（１４）
式中：ｃ１和 ｃ２为２个正常数；珔ｄ为干扰的上界。且
跟踪误差也是有界的，其边界 ｂ满足：

ｂ [∈ ０，１
β

（ｃ２＋ ｄ２）

（１－ξ）ｍａｘ
ｐ∈Ω
θ槡

]
ｐ

（１５）

证明　首先，构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数。

Ｖ（ｔ）＝ｅＴ（ｔ）Ｐσ（ｔ）ｅ（ｔ）＋∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔ）Ｎ

－１
ｐ
珟ＫＴｐ（ｔ）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珘ＬＴｐ（ｔ）Ｚ

－１
ｐ
珦Ｍｐ（ｔ）］ （１６）

考虑到切换序列已知，切换律为 σ（ｔｉ）＝σ（ｔ
－
ｉ＋１）＝

ｐ且 σ（ｔｉ＋１）＝ｑ，在切换瞬间 ｔｉ＋１有

Ｖ（ｔ－ｉ＋１）＝ｅ
Ｔ
（ｔ－ｉ＋１）Ｐσ（ｔ－ｉ＋１）ｅ（ｔ

－
ｉ＋１）＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔ

－
ｉ＋１）Ｚ

－１
ｐ
珟ＫＴｐ（ｔ

－
ｉ＋１）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珦ＭＴ

ｐ（ｔ
－
ｉ＋１）Ｚ

－１
ｐ
珦Ｍｐ（ｔ

－
ｉ＋１）］

Ｖ（ｔｉ＋１）＝ｅ
Ｔ
（ｔｉ＋１）Ｐσ（ｔｉ＋１）ｅ（ｔｉ＋１）＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔｉ＋１）Ｚ

－１
ｐ
珟ＫＴｐ（ｔｉ＋１）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珦ＭＴ

ｐ（ｔｉ＋１）Ｚ
－１
ｐ
珦Ｍｐ（ｔｉ＋１）］

由式（９）和式（１１）可知，系统跟踪误差 ｅ（·）
和参数估计误差 珟Ｋｐ和 珦Ｍｐ，是连续的。故

Ｖ（ｔｉ＋１）－Ｖ（ｔ
－
ｉ＋１）＝ｅ

Ｔ
（ｔｉ＋１）（Ｐσ（ｔｉ＋１） －

　　Ｐσ（ｔ－ｉ＋１））ｅ（ｔｉ＋１）
由于

ｅＴ（ｔ）Ｐσ（ｔ）ｅ（ｔ）≤珔λσ（ｔ）ｅ
Ｔ
（ｔ）ｅ（ｔ）

　　
ｅＴ（ｔ）Ｐσ（ｔ）ｅ（ｔ）

珔λσ（ｔ）
≤ｅＴ（ｔ）ｅ（ｔ）

ｅＴ（ｔ）Ｐσ（ｔ）ｅ（ｔ）≥λσ（ｔ）ｅ
Ｔ
（ｔ）ｅ（ｔ）

　 　 ｅＴ （ｔ） ｅ （ｔ） ≤
ｅＴ（ｔ）Ｐσ（ｔ）ｅ（ｔ）

λσ（ｔ）

可得
ｅＴ（ｔ）Ｐσ（ｔ）ｅ（ｔ）

珔λσ（ｔ）
≤
ｅＴ（ｔ）Ｐσ（ｔ）ｅ（ｔ）

λσ（ｔ）
，即

Ｖ（ｔｉ＋１）－Ｖ（ｔ
－
ｉ＋１）≤

（珔λσ（ｔｉ＋１） －λσ（ｔ－ｉ＋１））
λσ（ｔ－ｉ＋１）

Ｖ（ｔ－ｉ＋１）

因此，在切换瞬间 ｔｉ＋１处，Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ（ｔ）满足

Ｖ（ｔｉ＋１）≤ μσ（ｔ－ｉ＋１）Ｖ（ｔ
－
ｉ＋１）　μσ（ｔ－ｉ＋１）：＝

珔λσ（ｔｉ＋１）
λσ（ｔ－ｉ＋１）

≥１

（１７）
考虑到 σ（ｔｉ）＝σ（ｔ

－
ｉ＋１）＝ｐ，ｔ∈［ｔｉ，ｔｉ＋１），

则有

Ｖ
·

（ｔ）＝ｅＴ（ｔ）（ＡＴｍｐＰｐ＋ＰｐＡｍｐ）ｅ（ｔ）－

　　２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔ）κｐＫ

Ｔ
ｐ（ｔ）］－

　　２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珦ＭＴ

ｐ（ｔ）κｐＭｐ（ｔ）］＋

　　ｄＴ（ｔ）Ｐｐｅ（ｔ）＋ｅ
Ｔ
（ｔ）Ｐｐｄ（ｔ） （１８）

Ｖ
·

（ｔ）＝ｅＴ（ｔ）（ＡＴｍｐＰｐ＋ＰｐＡｍｐ）ｅ（ｔ）－

　　２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔ）κｐＫ

Ｔ
ｐ（ｔ）］－

　　２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珦ＭＴ

ｐ（ｔ）κｐＭｐ（ｔ）］＋ｄ
Ｔ
（ｔ）ＨｐＨ

Ｔ
ｐｅ（ｔ）＋

　　ｅＴ（ｔ）ＨｐＨ
Ｔ
ｐｄ（ｔ）≤ ｅ

Ｔ
（ｔ）（ＡＴｍｐＰｐ＋

　　ＰｐＡｍｐ）ｅ（ｔ）－２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔ）κｐＫ

Ｔ
ｐ（ｔ）］－

　　２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珦ＭＴ

ｐ（ｔ）κｐＭｐ（ｔ）］＋ｅ
Ｔ
（ｔ）Ｐｐｅ（ｔ）＋

　　ｄＴ（ｔ）Ｐｐｄ（ｔ）≤－θｐｅ
Ｔ
（ｔ）Ｐｐｅ（ｔ）－

　　２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔ）κｐ（珟Ｋ

Ｔ
ｐ（ｔ）＋珟Ｋ

Ｔ
ｐ （ｔ））］－

　　２∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珦ＭＴ

ｐ（ｔ）κｐ（珦Ｍｐ（ｔ）＋珦Ｍ

ｐ（ｔ））］＋

　　ｅＴ（ｔ）Ｐｐｅ（ｔ）＋ｄ
Ｔ
（ｔ）Ｐｐｄ（ｔ） （１９）

因为 Ｐｐ＝ＨｐＨ
Ｔ
ｐ，其中 Ｈｐ非奇异矩阵。结合

引理 １，式（１８）可以被重写为式（１９）。又由
ｔｒ［珟ＫｐＫ

Ｔ
ｐ ］＝ｔｒ［Ｋ

Ｔ
ｐ
珟Ｋｐ］可得，－２ｔｒ［珟Ｋｐ珟Ｋ

Ｔ
ｐ］－

２ｔｒ［珟ＫｐＫ
Ｔ
ｐ ］≤ －ｔｒ［珟Ｋｐ珟Ｋ

Ｔ
ｐ］＋ｔｒ［Ｋ


ｐＫ

Ｔ
ｐ ］。因此，

不等式（１９）被改写为

１４５
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Ｖ
·

（ｔ）≤－θｐｅ
Ｔ
（ｔ）Ｐｐｅ（ｔ）－

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐ珟Ｋｐ（ｔ）珟Ｋ

Ｔ
ｐ（ｔ）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐＫ


ｐ（ｔ）Ｋ

Ｔ
ｐ （ｔ）］－

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐ珦Ｍｐ（ｔ）珦Ｍ

Ｔ
ｐ（ｔ）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐＭ


ｐ（ｔ）Ｍ

Ｔ
ｐ （ｔ）］＋

　　ｄＴ（ｔ）Ｐｐｄ（ｔ）≤－θｐＶ（ｔ）＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珟Ｋｐ（ｔ）珟Ｋ

Ｔ
ｐ（ｔ）（θｐλｍａｘ（Ｚ

－１
ｐ）－κｐ）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐＫ


ｐ（ｔ）Ｋ

Ｔ
ｐ （ｔ）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［珦ＭＴ

ｐ（ｔ）珦Ｍｐ（ｔ）（θｐλｍａｘ（Ｚ
－１
ｐ）－κｐ）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐＭ


ｐ（ｔ）Ｍ

Ｔ
ｐ （ｔ）］＋ｄ

Ｔ
（ｔ）Ｐｐｄ（ｔ）

ｆｏｒｔ∈［ｔｉ，ｔｉ＋１）

ξ∈（０，１
→
）

Ｖ
·

（ｔ）≤－ξθｐＶ（ｔ）－（１－ξ）θｐＶ（ｔ）＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐＫ


ｐ（ｔ）Ｋ

Ｔ
ｐ （ｔ）］＋

　　∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐＭ


ｐ（ｔ）Ｍ

Ｔ
ｐ （ｔ）］＋ｄ

Ｔ
（ｔ）Ｐｐｄ（ｔ）

（２０）

定义正数 ｂ为

ｂ＝ ｄ２＋ｃ２
（１－ξ）ｍａｘ

ｐ∈Ω
θｐ

式中：

ｃ２ ＝∑
ｍ

ｐ＝１
ｔｒ［κｐＫ


ｐ（ｔ）Ｋ

Ｔ
ｐ （ｔ）＋κｐＭ


ｐ（ｔ）Ｍ

Ｔ
ｐ （ｔ）］

　　当 ｔ∈［ｔｉ，ｔｉ＋１），存在以下 ２种情况：Ｖ（ｔ）≥

ｂ，此时易得Ｖ
·

（ｔ）≤ －ξλｐＶ（ｔ），即 Ｖ（ｔ）是按指数
减小的；Ｖ（ｔ）＜ｂ，此时 Ｖ（ｔ）有可能增加。

下面讨论初始时刻 Ｖ（ｔ０）≥ｂ和 Ｖ（ｔ０）＜ｂ两
种情况。

情况１　假设当 ｔ∈［ｔ０，ｔ０＋Ｔ１）时，有 Ｖ（ｔ０）

≥ｂ，其中Ｔ１为Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数到达边界ｂ的时刻。
设 Ｎ１为在［ｔ０，ｔ０＋Ｔ１）内所有子系统被激活的总

次数，Ｎ１ｐ为在［ｔ０，ｔ０＋Ｔ１）内子系统 ｐ
ｔｈ
被激活的

次数。由式（１７）和（２０）可知，当 ｔ∈［ｔ０，ｔ０＋Ｔ１）
时，可得

Ｖ（ｔ）≤ Ｖ（ｔＮ１）≤ μσ（ｔ－Ｎ１－１）ｅｘｐ［－ξθσ（ｔＮ１）（ｔＮ１ －

　　ｔＮ１－１）］Ｖ（ｔＮ１－１）≤μσ（ｔ－Ｎ１－１）ｅｘｐ［－ξθσ（ｔＮ１）（ｔＮ１－

　　ｔＮ１－１）］μσ（ｔ－Ｎ１－２）ｅｘｐ［－ξθσ（ｔＮ１－１）（ｔＮ１－１－

　　ｔＮ１－２）］Ｖ（ｔＮ１－２）… ≤
　　μσ（ｔ－Ｎ１－１）ｅｘｐ［－ξθσ（ｔＮ１）（ｔＮ１ －

　　ｔＮ１－１）］μσ（ｔ－Ｎ１－２）ｅｘｐ［－ξθσ（ｔＮ１－１）（ｔＮ１－１－

　　ｔＮ１－２）］Ｖ（ｔＮ１－２）…μσ（ｔ０）ｅｘｐ［－ξθσ（ｔ０）（ｔ１－

　　ｔ０）］Ｖ（ｔ０）≤∏
ｍ

ｐ＝１
μＮ１ｐｐ [ｅｘｐ －∑

ｍ

ｐ＝１
Ｎ１ｐξθｐ（ｔｐｌ＋１－

　　ｔｐｌ ]） Ｖ（ｔ０） （２１）

由 τｐｑ＝ｔｐｌ＋１－ｔｐｌ＞τ

ｐｑ＝

１
ξθｐ
ｌｎμｐｑ可知，当 ｔ∈

［ｔ０，ｔ０＋Ｔ１），Ｖ（ｔ）＜Ｖ（ｔ０），且 Ｖ（ｔ０＋Ｔ）＜ｂ，即在
下一个切换时刻 ｔＮ１＋１，有 Ｖ（ｔＮ１＋１）＜μσ（ｔ－Ｎ１＋１）·

Ｖ（ｔ－Ｎ１＋１）＜μσ（ｔ－Ｎ１＋１）ｂ，所以，Ｖ（ｔ）在 ｔＮ１＋１时刻之可

能超出边界 ｂ。同样地，假设 ｔ∈［ｔＮ１＋１，ｔ０＋Ｔ２）
时，有 Ｖ（ｔ０）≥ｂ，令 Ｎ２表示在［ｔＮ１＋１，ｔ０＋Ｔ２）内所
有子系统被激活的总次数。用 Ｖ（ｔＮ１＋１）替换
式（２１）中的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ（ｔ），同样可得当 ｔ∈
［ｔＮ１＋１，ｔ０＋Ｔ２）时，有 Ｖ（ｔ）＜Ｖ（ｔＮ１＋１）。同时，可
得到在下一切换时刻 ｔＮ１＋Ｎ２＋２，有 Ｖ（ｔＮ１＋Ｎ２＋２）＜

μσ（ｔ－Ｎ１＋Ｎ２＋２）Ｖ（ｔ
－
Ｎ１＋Ｎ２＋２

）＜μσ（ｔ－Ｎ１＋Ｎ２＋２）ｂ。因此，可知

当 ｔ∈［ｔ０＋Ｔ１，∞）时，有 Ｖ（ｔ）≤ｂ
ｍａｘ
ｐ，ｑ∈Ω
｛μｐｑ｝

β
。此

式表明，对于满足 ＭＤＤＴ条件的切换控制律，
当 Ｖ（ｔ）一旦进入区间［０，ｂ］，就不会再超出边界
ｂｍａｘ
ｐ，ｑ∈Ω
｛μｐｑ｝／β。综上所述，利用自适应更新律和

切换控制律，带存在外部干扰的不确定线性切换

系统在状态反馈控制器作用下是一致最终有

界的。

情况２　（Ｖ（ｔ０）＜ｂ）：利用同样的方法可以
得到上述结论。 证毕

４　仿真验证

根据定理１，设计并验证“火蜂”变体飞行器
的控制器。考虑“火蜂”变体飞行器不同机翼后

掠角（１５°，３０°，４５°，６０°）对应的纵向短周期线性
模型。

首先，利用 ＬＱＲ状态反馈控制器 ｕ＝Ｋｐｘ设
计每个子系统的参考模型，其中 Ｑ＝ｄｉａｇ（０．５，
０．５），Ｒ＝２，因此，可以得到参考子系统的状态反
馈增益矩阵 Ｋｐ，ｐ∈Ω，有

Ｋ１ ＝［－０．００３２　 －０．００７５］

Ｋ２ ＝［０．０００８　 －０．０１４５］

Ｋ３ ＝［０．００６４　 －０．０２４４］

２４５
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　第 ３期 梁小辉，等：基于切换系统的变体飞行器鲁棒自适应控制

Ｋ４ ＝［０．００９４　 －０．０４６０］

同时，令 Ｍ
１ ＝Ｍ


２ ＝Ｍ


３ ＝Ｍ


４ ＝Ｉ，参考模型为

ｘｍ（ｔ）＝Ａｍｐｘｍ ＋Ｂｍｐｕ＝（Ａｐ＋ＢｐＫ

ｐ）ｘｍ ＋Ｂｐｒ

其次，设计鲁棒自适应更新律。令 θ１＝１．８，

θ２＝１，θ３＝０．５，θ４＝０．０５，解不等式（１０），可得到
正定对称矩阵 Ｐｐ，ｐ∈Ω，有

Ｐ１＝
　０．７４６２　 －０．２９１５
－０．２９１５　　１．[ ]２３５１

Ｐ２＝
　１．６１４７　 －０．５７２２
－０．５７２２　　１．[ ]９９７１

Ｐ３＝
　１．０８５０　 －０．４１４１
－０．４１４１　　０．[ ]９５８３

Ｐ４＝
　３．７３０２　 －２．２８９９
－２．２８９９　　３．[ ]３３９３
考虑“火蜂”变体飞行器的整个变形过程，其

切换序列如图２所示，由图２可知，该切换序列包
含了变体飞行器由“巡航状态”（λ＝１５°）到“高
速状态”（λ＝６０°）的整个过程，即能够完整的反
映机翼后掠角由“小”变“大”的完整过程。

根据定理 １，自适应切换控制器的主要参数
选取如表 １所示。系统初始状态 ｘ０＝［０　０］

Ｔ
，

ｘｍ０＝［５　２］
Ｔ
，Ｋｐ（０）＝０．５Ｋ


ｐ，Ｍｐ（０）＝０．５Ｍ


ｐ，

外部干扰 ｄ（ｔ）是一个满足高斯分布，均值为零，
方差为０．２的随机信号。利用同样的变体飞行

表 １　自适应切换控制器主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｄａｐｔｉｖｅ

ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

主要参数 １ｔｈ子系统 ２ｔｈ子系统 ３ｔｈ子系统 ４ｔｈ子系统

Ｓｐ Ｓ１＝Ｉ Ｓ２＝０．８Ｉ Ｓ３＝Ｉ Ｓ４＝０．５Ｉ

κｐ κ１＝κ２＝κ３＝κ４＝０．０５

μｐｑ
μ１２＝５．９７４６，μ２３＝７．１９７９，μ３４＝９．６７８２，

μ４３＝６．１６５０，μ３２＝６．９９７３，μ２１＝５．１４０１

τｐｑ
τ１２＝１．９８６１，τ２３＝３．９４７６，τ３４＝９．０７９５，

τ４３＝９．５１１４，τ３２＝７．７８２１，τ２１＝３．２７４１

图 ２　变体飞行器切换律

Ｆｉｇ．２　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｌａｗｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

器模型参数，根据文献［１６］方法，设计相应的鲁
棒控制器，可得子系统的控制增益矩阵如下所示：

Ｑ１＝［－４５．４８６１　 －１７．９００６］
Ｑ２＝［－３９．７６８５　 －１５．６５８７］
Ｑ３＝［－３３．８５１４　 －１３．３５２７］
Ｑ４＝［－２６．９２５８　 －１０．７０７５］

进行仿真验证，变体飞行器迎角 α和俯仰角
速率 ｑ的时间响应曲线如图 ３所示。观察可知，
在变体飞行器的整个切换变形过程中，２种方法
都能够保证飞行器的迎角 α和俯仰角速率 ｑ快速
有效的跟踪参考模型，且在外部干扰的情况下能

够保持系统稳定，但是对比发现，本文方法具有更

好的抗干扰能力。图４为系统状态跟踪误差的时
间响应曲。由图可知：跟踪误差 ｅ（ｔ）能够在有效
时间内快速收敛，实现系统对参考模型的有效跟

踪，在存在外部干扰的情况下，跟踪误差仍能够保

持良好收敛性，且在整个变体飞行器变形过程中，

本文方法具有良好的抗干扰能力，系统状态的跟踪

误差明显小于文献［１６］方法。通过上述仿真对比
验证可知，利用上文设计的鲁棒自适应切换控制

器，在保证变体飞行器在整个切换过程精确稳定跟

踪参考模型的同时，具有较好的抗干扰能力。

图 ３　迎角和俯仰角速率时间响应曲线

Ｆｉｇ．３　Ｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆａｎｇｌｅｏｆ

ａｔｔａｃｋａｎｄｐｉｔｃｈｒａｔｅ

３４５
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图 ４　系统状态跟踪误差

Ｆｉｇ．４　Ｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

５　结　论

本文针对一类机翼后掠角可变的变体飞行器

控制系统设计问题进行了研究。

１）将变体飞行器的变形过程建模为一类不
确定线性切换系统，降低了系统的复杂性，简化了

飞行控制系统的设计过程。

２）设计了一种改进的自适应更新律，消除了
系统外部干扰和各类不确定性影响，保证了系统

跟踪误差收敛。

３）考虑到变体飞行器的变形序列提前已知
的特点，设计了一种改进的 ＭＤＤＴ的切换方法，
允许更为快速的切换，降低了本文方法的保守性。

４）仿真结果证明了所设计的鲁棒自适应切
换控制器能够保证变体飞行器在切换过程中精确

跟踪参考模型，并具有良好的抗干扰能力。
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　第 ３期 梁小辉，等：基于切换系统的变体飞行器鲁棒自适应控制
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　梁小辉　男，博士研究生。主要研究方向：切换控制、故障诊断
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（ＭＤＤＴ）；ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｍｏｄｅｌ；ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６２０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０８２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０９０５１５：５１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０９０４．１０１１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７３２９５，６１８３３０１６）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（２０１６ＺＡ５１０１１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｑｉｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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悬停状态下小型无人直升机飞行动力学模型辨识

武梅丽文，陈铭，王放

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为了更好地研究小型无人直升机悬停状态动力学特性，对一个 ８．１ｋｇ三轴
陀螺仪增稳的电动直升机，从线性系统辨识方面及非线性建模方面，进行了动力学模型深入研

究。在线性系统辨识过程中，应用频域辨识方法，在飞行中同时采集陀螺仪之前及之后的操纵

数据进行双系统辨识。在非线性建模过程中，机体、旋翼及尾桨动力学被分别建模。尾桨动力

学应用 ３阶段辨识法单独提取基底、陀螺仪及整体增稳模型。结合 ２种分析过程，应用非线
性线性模型结合修正方法，提高相互的仿真精度。结果表明：１３阶高阶模型在线性辨识过程
中相对比１１阶模型表现更优；双系统线性模型的基底模型数据具有高质量高频特性，最高频
率限制可达３０ｒａｄ／ｓ；除挥舞方程参数和尾桨参数以外，非线性数学模型（ＮＭＭ）进行了 ７个非
线性变量的修正，有效地拟合了悬停实验数据。

关　键　词：频域响应；小型无人直升机；三轴陀螺仪；非线性分析；系统辨识
中图分类号：Ｖ２１２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５４６１４

　　无人机在多种应用领域发展迅速，如农林防
护、遥感勘测、搜救救援、物流传送、武器装载等。

从民用领域到军用领域，无人直升机越来越受到

重视。其中小型无人直升机，拥有高操纵灵活性，

可完成高难度特技飞行动作，应用前景广泛，潜力

巨大。近些年，电器元件得到了进一步的优化，如

传感器的尺寸大大减小，精度得到提升，控制芯片

尺寸更加紧凑，可靠性更高。得益于电器元件的

升级，小型无人直升机也相继改善，结构更加紧

凑，载荷余度更大，机械结构得到优化。例如，对

比以前的模型直升机，现在的模型直升机在机械

结构上有一点不同，就是利用三轴陀螺仪来取代

以前旋翼头上的伺服小翼稳定杆。没有了小翼结

构以后，旋翼头的结构变得非常简单，减轻了维护

和调试的难度。模型直升机具有高操纵性能，被

很多研究机构应用到学术领域，用于探究小型无

人直升机的飞行动力学特性及研究实现高级控制

算法。当引入三轴陀螺仪以后，没有了伺服小翼

在主旋翼之上旋转，主旋翼的入流将没有干扰，研

究得到的动力学特性将更能反映主旋翼的特征。

并且模型直升机利用三轴陀螺仪增稳，可以达到

更高水平的操纵效果，操纵灵活性增加，飞行效果

得到改善。陀螺仪就像一个黑箱模型，其内部控

制模型是未知的，由于直升机基底模型过于灵活，

为了飞行安全，在初始阶段陀螺仪不能被拆去，需

要进行特别的研究处理。

首先看一下以往的小型无人直升机领域的研

究经验，很多大学与研究组织将研究对象定位于

成熟的直升机飞行平台上。将主要的飞行平台按

质量从高到低列举：１０～１００ｋｇ，ＹａｍａｈａＲ５０［１］

和 ＡＦ２５Ｂ［２］；５～１０ｋｇ，ＭＩＴＸｃｅｌｌ［３５］、Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎ
ＥＸ［６］和 ＮＵＳＲａｐｔｏｒ９０ＳＥＨｅＬｉｏｎ［７］；１～５ｋｇ，
Ｒａｐｔｏｒ５０［８］；以及微型直升机领域：１ｋｇ，Ｈｏｎｅｙ
Ｂｅｅ［９］。虽然这些直升机平台的动力学特性各有

qwqw
新建图章
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差异，但是对于其动力学研究却有些共同点：

１）总是希望获得简单却又精确的动力学模
型。为了获得这个精确的动力学模型，最先可以

想到的就是通过首要物理原则进行非线性建模。

但是小型无人直升机由于低雷诺数的特点，详细

的非线性建模无法保证在全部飞行包线内获得准

确的估计。而且小型无人直升机不如全尺寸直升

机数据丰富
［１０］
，建模具有挑战性。因此获取简单

而局部精确的线性模型通常是较好的解决办法。

多数研究获得的模型阶次不大于１３阶［３］
，其中包

含刚体机体动力学、旋翼挥舞动力学和稳定杆动

力学等。以往的研究对于携带伺服小翼的机械增

稳结构进行了动力学探讨，但是研究没有涉及携

带三轴陀螺仪的控制增稳模型。

２）总是通过借助实验数据来提取该飞行状
态下精确的模型。在这个过程中，系统辨识方法

占据重要的地位。系统辨识分为频域辨识方法和

时域辨识方法。时域辨识方法有最大似然估计和

子空间方法等，这些方法在不同的领域各有优点，

如子空间方法在处理多输入多输出问题上具有优

势
［１１１２］

，而最大似然法
［１３］
应用于非线性数学模型

（ＮｏｎｌｉｎｅａｒＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＭｏｄｅｌ，ＮＭＭ）有优势。频
域辨识方法则通过对比拟合飞行数据在频域上的

信息来获取最优的模型。在频域领域测量噪声和

过程噪声是没有估计误差的
［１４］
，这让闭环辨识问

题变得简单，而且频域信息的分析更能帮助如鲁

棒控制方法的设计
［１５１６］

。ＣＩＦＥＲ软件是公认的
具有高可靠性的频域辨识工具

［１，２，１４，１７］
。

当简单的线性模型不能满足研究的需求时，

为了改善模型精度，可以通过增加模型的阶次来

反映更多的高频信息。文献［８］提出了一种 １２
自由度的模型结构（包含桨叶锥度角和入流状态

变量），与 ６自由度模型相比，１２自由度模型有更
高的精确度，但飞行数据的相干值参数较低，尤其

在高频范围，这样会降低高阶模型辨识的可靠性。

文献［１８］将注意力放在挥舞动力学上，增加 ６个
状态参数去表示挥舞角，此做法是为了提高模型

在高频领域的表达力。但是提高模型阶次的方法

都有一个弊端，就是增加的变量无法被观测到，也

就很容易偏离真实的物理数值。

在上文分析中，线性模型简单而局部精确，但

却是对复杂的 ＮＭＭ做出的一种妥协，因为当着
眼于更广阔的飞行状态，如前飞状态，线性模型的

局部精确将无法满足要求。一些研究者尝试于借

助非线性结构来获取高精度动力学模型。如文

献［６］利用时域辨识方法获取一个小型无人直升

机的 ＮＭＭ。通过解析搭建 ＮＭＭ，提取出 １０个未
知变量进行辨识，最后得到了较好的时域仿真效

果。相似的非线性辨识研究，如文献［２］提取出
１２个未知参数利用基因算法收敛求解最优值，该
方法对比预测误差法提取的线性模型有更好的仿

真精度。文献［１９］搭建了一个 ３０状态变量的非
线性直升机模型，通过从该 ＮＭＭ中提取不同状
态下的线性模型再进行系统辨识调试，然而该方

法需要多种状态下的飞行数据作为对比输入才能

实现。

基于以上的研究背景，为了处理携带三轴陀

螺仪的小型无人直升机的动力学研究问题，采用

以下方法：首先，携带三轴陀螺仪进行闭环系统辨

识实验，同时采集陀螺仪之前控制信号及陀螺仪

之后控制信号。然后，应用 ２种输入信号进行辨
识，由于考虑到闭环特征，应用频域辨识方法，同

时获取双系统线性模型；与此同时搭建 ＮＭＭ，提
取出重要的非线性参数，应用线性辨识结果进行

修正，而 ＮＭＭ的轴外耦合参数也可给予线性辨
识过程进行参考；由于陀螺仪之后控制信号具有

高频特性，考虑增加高阶模型结构来改善线性模

型的仿真精度。最后，将线性模型与 ＮＭＭ的仿
真结果同实验数据作对比，得出结论。

１　非线性飞行动力学建模

如图１所示，本文的研究对象是 ＪＲ７００直升
机。该直升机为电动驱动，是单旋翼带尾桨结构，

无小翼。一个三轴陀螺仪安装在机身上部，起到

增稳作用。机上计算机悬挂在机身下部，记录飞

行时的操纵手控制信号、陀螺仪输出控制信号和

直升机的响应数据。为了飞行安全，２个安全杆
被安装在起落架上，长为 １．５ｍ，每个安全杆质量
为１８０ｇ。表 １将 ＪＲ７００的结构参数同其他 ３种
小型无人直升机进行对比，ＪＲ７００质量为８．１ｋｇ，
与其在相同量级的是Ｘｃｅｌｌ和ＨｅＬｉｏｎ，而Ｒａｐｔｏｒ

图 １　ＪＲ７００直升机系统

Ｆｉｇ．１　ＪＲ７００ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓｙｓｔｅｍ

７４５
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表 １　ＪＲ７００与 ３种小型无人直升机结构参数对比

Ｔａｂｌｅ１　ＪＲ７００ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈ

ｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｓｍａｌｌｓｃａｌｅｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓ

参数 ＪＲ７００Ｒａｐｔｏｒ５０［８］Ｘｃｅｌｌ［３］ＨｅＬｉｏｎ［７］

质量／ｋｇ ８．１ ４．８ ８．１５ ９．７５

旋翼实度 ０．０５２ ０．０５ ０．０５ ０．０５５

桨叶转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） ０．０４ ０．０３５ ０．０２ ０．０５５

主旋翼直径／ｃｍ １５３．４ １３４．３７ １５２．４ １４１

旋翼转速／（ｒａｄ·ｓ－１） １７８ １９１ １６７ １９３．７３

５０的质量只有 ＪＲ７００的一半。然后，进行非线性
动力学建模，小型无人直升机动力学模型主要分

３个部分：刚性机体动力学、旋翼动力学和尾桨动
力学，下面进行详细介绍。

１．１　刚性机体动力学
刚性机体动力学在全机动力学的低频领域占

据主导地位。通过以下２种方法来获取机体非线
性建模的重要参数。

１．１．１　直接测量法
由于本文研究的小型无人直升机已经有精确

建模的 ＣＡＴＩＡ模型和实物直升机，通过直接测量
法，可以直接获得一些重要的尺寸参数，如旋翼直

径、旋翼位置、尾桨参数、操纵杆尺寸角度和桨距

角等。

１．１．２　地面物理实验
参数（如转动惯量和重心）需要通过设计额

外的全机实验来获取。三轴转动惯量可以通过三

线摆法来测得
［２０］
。将机身以三轴方向悬挂，通过

记录摆动时间，可以求出转动惯量。而全机重心

的获取格外重要，因为机上计算机和传感器位置

相距全机重心是有偏差的，所以测量的飞行数据

中所有的线速度值都有臂杆效应的误差。这个误

差可以通过精确测量重心位置来修正。小型无人

直升机的结构有一个特点，就是左右对称，这就给

测量重心提供了便利，只需找到侧面重心即可。

通过在侧向平面进行悬线法对全机进行多线悬

挂，并拍摄高质量图片，以刻度尺为参考，在 ＣＡＤ
界面处理悬线的位置并获得交点，进而得到精确

的重心位置。经过测试，重心位置的误差可以控

制在１ｍｍ以内。假设观察点为 Ｐ，重心为 Ｏ，则
修正线速度满足：

ｖＯ ＝ｖＰ ＋ω×ｒＰＯ ＋ω×（ω×ｒＰＯ） （１）
式中：ｒＰＯ为 Ｐ到 Ｏ的距离矢量；线性速度为 ｖ＝

［ｕ ｖ ｗ］Ｔ，ｕ为前向线速度，ｖ为侧向线速度，ｗ
为垂向线速度；角速度为 ω＝［ｐ ｑ ｒ］Ｔ，ｐ为滚转
角速率，ｑ为俯仰角速率，ｒ为偏航角速率）。

然后通过参数建模，确定各个部件的力与力

矩。由牛顿欧拉方程组，可以推导出 ６自由度机
体运动方程（机体坐标系的定义见文献［２１］）：

ｖ＝１
ｍ
Ｆ－ω×ｖ （２）

ω ＝Ｉ－１Ｍ －Ｉ－１（ω×Ｉω） （３）
Θ ＝Φ（θ）ω （４）
式中：ｍ 为 飞 机 质 量；三 轴 欧 拉 角 Θ ＝
［ θ ψ］Ｔ，为滚转角，θ为俯仰角，ψ为偏航
角；Ｆ和 Ｍ分别为外部的三轴力和三轴力矩；转
动惯量 Ｉ＝ｄｉａｇ３×３（Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ）；Φ为从机体到惯
性坐标系的变换矩阵：

Φ ＝

１ ｓｉｎｔａｎθ ｃｏｓｔａｎθ

０ ｃｏｓ －ｓｉｎ

０ ｓｉｎ
ｃｏｓθ

ｃｏｓ
ｃｏｓ













θ

（５）

１．２　旋翼动力学
对于小型无人直升机来说，机身和垂尾立板

的受力可以适当简化计算
［２２２３］

，但是旋翼和尾桨

动力学需要详细建模，这样可以让模型更能反映

真实的气动特性。在本文中，主旋翼做均匀入流

假设，旋翼拉力通过叶素理论来计算
［２４］
。初始的

桨叶气动参数，如升力系数、阻力系数和力矩系数

由 ＣＦＤ方法来确定。
直升机的低频特性由刚性机体动力学表现，

而直升机的高频特性则由旋翼来体现。通过分析

频域数据，发现直升机的主轴响应 ｐ／δｌａｔ和 ｑ／δｌｏｎ
有二阶特性（δｌａｔ和 δｌｏｎ分别为横向和纵向周期变
距，标准化为［－０．５，０．５］之内）。其中一阶主
要由刚性机体表示，另外一阶则反映旋翼的挥舞

动力学。除了主轴方向的二阶特性，纵横向的耦

合也十分明显。为了描述这些动力学特征，引入

二阶稳定的一阶耦合桨尖轨迹运动方程
［３］
：

τｆａ＝－ａ－τｆｑ－Ａｂｂ＋Ａδｌｏｎδｌｏｎ＋Ａδｌａｔδｌａｔ

τｆｂ＝－ｂ－τｆｐ－Ｂａａ＋Ｂδｌａｔδｌａｔ＋Ｂδｌｏｎδ
{

ｌｏｎ

（６）

式中：ａ和 ｂ分别为纵向和横向挥舞角；τｆ为旋翼
时间常数；Ａδｌｏｎ、Ａδｌａｔ、Ｂδｌａｔ和 Ｂδｌｏｎ为操纵系数；Ａｂ和
Ｂａ为交叉耦合项：

τｆ＝
１６
γΩ

（７）

Ａｂ ＝Ｂａ ＝
８
γΩ２
·
Ｋβ
Ｉβ

（８）

其中：Ｋβ为挥舞刚度；Ｉβ为挥舞惯性系数；Ω为旋
翼转速；γ为桨叶洛克数。可以注意到，挥舞方程
（式（６））已经是线性形式，这对接下来的模型修
正十分便利。为了描述该小型无人直升机，以上

８４５
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的初始挥舞方程忽略了二阶挥舞项和锥度效应，

保持了旋翼模型适当的复杂度，其有效性将在

３．１节辨识分析中详细讨论。
１．３　尾桨动力学

对于小型无人直升机来说，航向控制格外具

有挑战性。在常规模型直升机上，一轴航向陀螺

仪是必备的航向稳定部件。航向陀螺仪的作用是

实时驱动尾桨桨距改变尾桨拉力来平衡主旋翼的

扭矩，保证在无操纵情况下，直升机航向锁住一个

方位不变，即锁尾功能。在 ＪＲ７００直升机上，安装
的是三轴陀螺仪 ＦｕｔａｂａＣＧＹ７５０，包含一轴航向
锁尾功能和两轴的纵横向增稳功能。在之前的辨

识研究中，航向辨识获取航向模型的效果较

差
［８，２５］

，携带陀螺仪的尾桨动力学值得更深入探

讨。与文献［３］相似，ＪＲ７００的尾桨动力学在频域
展现为二阶的总体特性。在文献［２３］中，尾桨动
力学由线性积分反馈（ＰＩ）环节来近似，得到了比
较好的匹配效果，但是动力学在有反馈和无反馈

的情况下没有进行良好的区分。文献［２５］也只
是在陀螺仪的基础之上增加额外控制律来改善小

型无人直升机的航向性能，并没有进行深入研究。

因此，本文提出三阶段辨识法来处理带陀螺仪的

尾桨辨识问题。尾桨动力学结构如图２所示。

图 ２　尾桨动力学结构

Ｆｉｇ．２　Ｔａｉｌｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

阶段１　Ｇｒ＿ｂａｓｅ：尾桨动力学基底模型。

阶段２　Ｈ１和 Ｈ２：陀螺仪线性近似模型。

阶段３　Ｇｒ＿ａｌｌ：尾桨动力学陀螺仪增稳模型。
根据线性化理论，尾桨动力学基底模型可以

被看作是一阶系统：

Ｇｒ＿ｂａｓｅ ＝
ｒ
珋δｐｅｄ

＝
Ｎδｐｅｄ０
ｓ－Ｎｒ０

（９）

式中：δｐｅｄ和 珋δｐｅｄ为尾桨桨距控制量，标准化为

［－０．５，０．５］；Ｎδｐｅｄ和 Ｎｒ分别为航向力矩操纵导

数和气动导数，下标 ０为了区分式（１４）的结果。
陀螺仪模型 Ｇｒ＿ｇｙｒｏ由 ＰＩ控制系统表示

［２３］
：

珋δｐｅｄ ＝Ｈ１δｐｅｄ＋Ｈ２ｒ （１０）

Ｈ１ ＝
珋δｐｅｄ
δｐｅｄ

＝ ｋＰ＋
ｋＩ( )ｓｋδ （１１）

Ｈ２ ＝
珋δｐｅｄ
ｒ
＝－ ｋＰ＋

ｋＩ( )ｓｋａ （１２）

式中：ｋＰ和 ｋＩ的大小，可以通过地面的尾桨桨距
阶跃输入，得到的响应数据确定；ｋａ和 ｋδ可由地
面的航向扫频动作来确定。

通过 Ｇｒ＿ｂａｓｅ和 Ｇｒ＿ｇｙｒｏ２个模型，可以进而推导
出外部增稳模型 Ｇｒ＿ａｌｌ：

Ｇｒ＿ａｌｌ＝
ｒ
δｐｅｄ

＝
ｓｋＰＮδｐｅｄ０ｋδ＋ｋＩＮδｐｅｄ０ｋδ

ｓ２＋（ｋＰｋａＮδｐｅｄ０－Ｎｒ０）ｓ＋ｋＩｋａＮδｐｅｄ０
（１３）

为了使二阶模型线性化，引入新增变量 ｒｘ到
总体模型 Ｇｒ＿ａｌｌ之中

[
：

ｒ
ｒ]
ｘ

＝
Ｎｒ １

Ｋｘｒ Ｋ[ ] [
ｘｘ

ｒ
ｒ]
ｘ

＋
Ｎδｐｅｄ[ ]０

δｐｅｄ （１４）

通过对比式（１３）与式（１４），可得

Ｎｒ ＝
ｋＩ
ｋＰ
－ｋＰｋａＮδｐｅｄ０＋Ｎｒ０

Ｋｘｘ ＝－
ｋＩ
ｋＰ

Ｎδｐｅｄ ＝ｋＰＮδｐｅｄ０ｋδ

Ｋｘｒ ＝ －
ｋＩ
ｋ( )
Ｐ

ｋＩ
ｋＰ
＋Ｎｒ( )

















０

（１５）

在悬停和近悬停飞行中，航向通道与其他通

道耦合程度很小，因此对航向通道进行单通道辨

识。式（１５）给出了从阶段 １到阶段 ３求解 Ｇｒ＿ａｌｌ
的方法。但实际上利用陀螺仪之前和陀螺仪之后

的操纵数据作为辨识输入，Ｇｒ＿ａｌｌ和 Ｇｒ＿ｂａｓｅ都可以通
过单输入单输出（ＳＩＳＯ）辨识获得线性模型。也
就是说双系统辨识和三阶段辨识法推导可以相互

修正与验证，来获取更真实的尾桨动力学模型。

２　双系统线性模型辨识和模型修正
方法

２．１　双系统线性模型辨识
如图 ３所示，ＦｕｔａｂａＣＧＹ７５０三轴陀螺仪被

安置在接收机和４个舵机之间。机载计算机负责
同时记录控制信号和动力学响应数据。为了提取

直升机在有无陀螺仪作用下的动力学模型，机载

计算机同时记录从操纵手到陀螺仪的信号，及从

陀螺仪到舵机的信号。通过利用这２组输入和输
出的响应数据，进行系统辨识，可以获得辨识模型

（ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎＭｏｄｅｌ，ＩＤＭ）。ＭｏｄｅｌＡ代表包含陀
螺仪的全机增稳模型，ＭｏｄｅｌＢ代表不包含陀螺
仪的基底模型。在本实验中，三轴陀螺仪 Ｆｕｔａｂａ
ＣＧＹ７５０的基本设置为：Ｆｌｔ．Ｍｏｄｅ＝３，Ｐｉｔ．Ｒａｔｅ＝０．４，
Ｅｌｅ．Ｒａｔｅ＝０．６，Ａｉｌ．Ｒａｔｅ＝０．６。响应信号记录
有：３轴线加速度ａｘ、ａｙ、ａｚ，三轴角速率ｐ、ｑ、ｒ和

９４５
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图 ３　信号系统示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｇｎａｌｓｙｓｔｅｍｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ

三轴欧拉角 θ、、ψ。
本文系统辨识过程是在频域领域完成的，借

助于 ＣＩＦＥＲ软件（由 ＮＡＳＡＡｍｅｓＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ
开发）。操纵手通过在俯仰、横滚、总距和航向通

道分别执行扫频操纵，获取如图３所示的ＭｏｄｅｌＡ
和 ＭｏｄｅｌＢ的输入输出数据，转换为频域信息并
分别进行辨识。频域数据的相干值参数 γ２ｘｙ是决
定系统频域特性的重要参数。对于小型无人直升

机来说，操纵响应既包含低频成分也包含高频成

分。ＪＲ７００高质量高频信息大多包含在 １０～
３０ｒａｄ／ｓ范围内。在本文的辨识过程中，为了保证
频域数据的有效性，按频率截取 ３０ｒａｄ／ｓ以下，且
按相干值参数截取 ０．６以上的。除此以外，有
２个参数的辨识设置要格外说明：前向速度导数
Ｘｕ和侧向速度导数 Ｙｖ，这２个参数主要反映在低
频领域，可独立辨识，传递函数可由机体运动方程

得到：

ｖ

（ｓ）＝ ｓｇ

ｓ－Ｙｖ
（１６）

ｕ
θ
（ｓ）＝ －ｓｇ

ｓ－Ｘｕ
（１７）

式中：ｇ为重力加速度。因为参数 Ｘｕ和 Ｙｖ具有
低频特性，所以辨识频域范围为［０．３，４］ｒａｄ／ｓ。
通过最小化价值函数 Ｊａｖｅ

［１４］
，使其低于１００，Ｍｏｄｅｌ

Ａ和 ＭｏｄｅｌＢ的未知参数可以在 ＣＩＦＥＲ中辨识得
到。软件中多输入多输出（ＭＩＭＯ）辨识利用到
ＦＲＥＳＰＩＤ、ＭＩＳＯＳＡ、ＣＯＭＰＯＳＩＴＥ和 ＤＥＲＩＶＩＤ模
块，逐步得到结果。

２．２　非线性线性模型结合修正方法
通过第１节的建模，得到一个 ＪＲ７００小型无

人直升机的１１阶 ＮＭＭ。由于在 ＮＭＭ的建立过
程中，有许多无法避免的假设与简化，导致 ＮＭＭ
不会很精确，因此，应用一种非线性线性模型结

合修正方法来提高模型的精度。接下来详细介绍

这种修正方法：

步骤１　通过实验数据获取线性模型 ＩＤＭ。
ＭｏｄｅｌＡ和 ＭｏｄｅｌＢ状态变量分别为

ｘ＝［ｕ　ｗ　ｑ　θ　ｖ　ｐ　　ｒ　ｒｘ　ａ　ｂ］
Ｔ

（１８）
珔ｘ＝［ｕ　ｗ　ｑ　θ　ｖ　ｐ　　ｒ　ａ　ｂ］Ｔ （１９）

注意到状态变量中不包含 ψ，因为参数 ψ决
定特征值为 ０，其存在与否不影响直升机整体动
力学特性，所以在这里略去

［２３］
。

ＭｏｄｅｌＡ状态空间模型为
ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕｉ （２０）

式中：ｕｉ为操纵输入变量。

Ａ＝

Ｘｕ ０ ０ －ｇ０ ０００ ０ Ｘａ ０

０ Ｚｗ ０ ０ ０ ００Ｚｒ ０ ０ ０

Ｍｕ ０ ０ ０ Ｍｖ ０００ ０ Ｍａ ０

０ ０ １ ０ ０ ０００ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ Ｙｖ ０ ｇＹｒ ０ ０ Ｙｂ

Ｌｕ ０ ０ ０ Ｌｖ ０００ ０ ０ Ｌｂ

０ ０ ０ ０ ０ １００ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ００Ｎｒ １ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ００ＫｘｒＫｘｘ ０ ０

０ ０－１０ ０ ０００ ０ －１／τｆ －Ａｂ／τｆ

０ ０ ０ ０ ０ －１００ ０ －Ｂａ／τｆ－１／τ

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





















ｆ

（２１）

Ｂ＝

０ ０ ０ ０

Ｚδｃｏｌ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０

Ｎδｃｏｌ ０ ０ Ｎδｐｅｄ

０ ０ ０ ０

０ Ａδｌａｔ／τｆ Ａδｌｏｎ／τｆ ０

０ Ｂδｌａｔ／τｆ Ｂδｌｏｎ／τｆ

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




















０

（２２）

其观测变量为

ｙ＝ ａｘ ａｚ ｑ θ ａｙ ｐ [ ]ｒＴ （２３）

由于状态变量的不同，相对于 ＭｏｄｅｌＡ来说，Ｍｏｄ
ｅｌＢ的状态矩阵 Ａ移去了第９行和第 ９列，而操

０５５
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纵矩阵 Ｂ移去了第 ９行。对 Ａ、Ｂ矩阵的参数进
行分类，以下几组参数为决定性参数，影响着主轴

响应的精确度：纵横向耦合参数（τｆ，Ｍａ，Ｌｂ，Ａｂ，
Ｂａ，Ａδｌａｔ，Ａδｌｏｎ，Ｂδｌａｔ，Ｂδｌｏｎ），速度导数（Ｘｕ，Ｙｖ），垂向
导数（Ｚｗ，Ｚδｃｏｌ）和航向导数（Ｎｒ，Ｋｘｒ，Ｋｘｘ，Ｎδｐｅｄ）或
（Ｎｒ０，Ｎδｐｅｄ０）。

步骤２　利用 ＩＤＭ决定性参数修正 ＮＭＭ。
通过第１节可以发现，在 ＮＭＭ的建模过程

中，挥舞模型和航向模型都是由线性模型表示的，

所以在这２个方向 ＮＭＭ的参数可以很方便地由
ＩＤＭ参数修正。剩余的决定性参数需要详细的
了解其解析意义。解释如下：

１）Ｚｗ和 Ｚδｃｏｌ
对于垂向方向来说，在整个飞行包线内主旋

翼对于参数 Ｚｗ和 Ｚδｃｏｌ都起到主要作用
［２１］
。

Ｚｗ ＝ａ０
ρ（ΩＲ）πＲ２

ｍ
·

４ｓλｉ
１６λｉ＋ａ０ｓ

（２４）

Ｚδｃｏｌ ＝ａ０Ｋｃｏｌ·
８
３
·
ρ（ΩＲ）２πＲ２

ｍ
·

ｓλｉ
１６λｉ＋ａ０ｓ

（２５）
式中：ａ０为桨叶升力线斜率；ρ为空气密度；Ｒ为
桨叶半径；Ｋｃｏｌ为桨距角的转化比例系数，使
θｃｏｌ（ｒａｄ）→δｃｏｌ（［－０．５，０．５］）。

通过式（２４）和式（２５），可知通过辨识得到的
ＩＤＭ中 Ｚｗ和 Ｚδｃｏｌ参数，可以修正 ＮＭＭ中的参数
ａ０和 Ｋｃｏｌ，来提高垂向仿真的精确度。

２）Ｍａ和 Ｌｂ
与垂向动力学相似，纵横向耦合动力学同样

由主旋翼主导。旋翼的纵向力矩 Ｍｍｒ和横向力矩
Ｌｍｒ可以由以式（２６）和式（２７）表示：

Ｍｍｒ＝－ Ｎｂ
Ｋβ
２
＋ＴＨ( )Ｒ ａ （２６）

Ｌｍｒ＝－ Ｎｂ
Ｋβ
２
＋ＴＨ( )Ｒ ｂ （２７）

式中：Ｋβ为挥舞刚度；Ｎｂ为桨叶个数；ＨＲ为旋翼距
离重心的垂向距离；Ｔ为旋翼升力。则

Ｍａ ＝－ Ｎｂ
Ｋβ
２
＋ＴＨ( )Ｒ ／Ｉｘｘ （２８）

Ｌｂ ＝－ Ｎｂ
Ｋβ
２
＋ＴＨ( )Ｒ ／Ｉｙｙ （２９）

因为Ｉ可以通过物理方法测量得到，而Ｍａ和Ｌｂ
可以由ＩＤＭ获得。通过对比计算 Ｍａ／Ｌｂ＝Ｉｙｙ／Ｉｘｘ，可
以相互验证 ＩＤＭ和 ＮＭＭ在纵横向参数上的可靠
性。进而ＮＭＭ的Ｋβ参数可以获得修正结果。

３）Ｘｕ和 Ｙｖ
ｘ方向的受力由 ２个部分组成：主旋翼受力

和机体受力。

则 ｘ方向速度导数为
Ｘｕ ＝Ｘｕ＿ｍｒ＋Ｘｕ＿ｆ （３０）
式中：下标 ｍｒ表示主旋翼，ｆ表示机身。

修正总体的速度导数如下：

ΔＸｕ ＝Ｘｕ（ＩＤＭ） －Ｘｕ＿ｆ（ＮＭＭ） （３１）

Ｘ（ＮＭＭ） ＝Ｘ（ＮＭＭ＿ｏｒｉｇｉｎａｌ） ＋ｍΔＸｕｕ （３２）

式（３１）、式（３２）可以确保悬停附近时 ＮＭＭ
有高的准确度，但是其前飞特性需要再次验证。

ｙ方向受力由３方面决定，则速度导数为
Ｙｖ ＝Ｙｖ＿ｍｒ＋Ｙｖ＿ｆ＋Ｙｖ＿ｔｒ （３３）
式中：下标 ｔｒ表示尾桨。

则 ＮＭＭ中 ｙ方向的修正公式为
ΔＹｖ ＝Ｙｖ（ＩＤＭ） －Ｙｖ＿ｆ（ＮＭＭ） －Ｙｖ＿ｔｒ（ＮＭＭ） （３４）

Ｙ（ＮＭＭ） ＝Ｙ（ＮＭＭ＿ｏｒｉｇｉｎａｌ） ＋ｍΔＹｖｖ （３５）

步骤 ３　 利用 ＮＭＭ 的轴外耦合导数修
正 ＩＤＭ。

对于 ＩＤＭ来说，除了决定性参数以外，还有
６个参数需要决定：Ｍｕ、Ｍｖ、Ｌｕ、Ｌｖ、Ｘａ和 Ｙｂ。这６个
参数由 ＮＭＭ初始决定。

总的来说，通过这 ３步，ＩＤＭ和 ＮＭＭ达到相
互修正的效果，最终获得更高精确度的悬停模型。

３　辨识结果分析与实验验证

３．１　模型结构验证与分析
在进行全机模型辨识之前，首先要检查模型

的结构是否合适。而主旋翼动力学比较复杂，模

型结构需要多次修正来达到最好的整体辨识效

果。表２展示了 ＭｏｄｅｌＡ和 ＭｏｄｅｌＢ的耦合纵横
向辨识模型结果，其中应用的挥舞模型见式（６）。

由辨识结果和飞行数据可以得到。

１）如表 ２所示，相对比较 ＭｏｄｅｌＢ来说，
ＭｏｄｅｌＡ的价值函数过高，说明辨识结果拟合实
验数据的效果一般。ＭｏｄｅｌＡ的价值参数很难降
低，一种假设是因为 ＭｏｄｅｌＡ的模型结构并不合
适，无法匹配真实的动力学模型，所以辨识精度有

限。在 ＭｏｄｅｌＡ中，动力学模型视直升机和三轴
陀螺仪部件为一整体，意味着辨识出来的各项导

数是考虑陀螺仪之后的有偏移的数值。因为陀螺

仪有自己的角速率反馈控制，所以全机模型的阶

次应当比单纯直升机挥舞模型的阶次要高。挥舞

模型引入的是一阶模型，如考虑增加陀螺仪的一

阶反馈，整体挥舞模型应为二阶。

为了验证以上假设的可靠性，进行如下推导。

首先同理于本文１．３节的３阶段尾桨动力学分

１５５
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表 ２　ＪＲ７００悬停纵横向耦合模型辨识结果

Ｔａｂｌｅ２　ＩｄｅｎｔｉｆｉｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｕｐｌｅｄｒｏｌｌｐｉｔｃｈｍｏｄｅｌｆｏｒＪＲ７００ｉｎｈｏｖｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

参数
ＭｏｄｅｌＡ ＭｏｄｅｌＢ

数值 ＣＲ（ＣｒａｍｅｒＲａｏ）／％ 敏感度／％ 数值 ＣＲ（ＣｒａｍｅｒＲａｏ）／％ 敏感度／％

τｆ ０．０７８４１ １０．０１ ０．８９５９ ０．０５５９５ ８．３２ １．０６６

Ｍａ １９５．１０ １１．５４ ２．２４８ ４４０．４ ６．５９ ２．６５６

Ｌｂ ２２４．１２ ２０．０５ ２．０１０ ７４０．２ ５．７６５ ２．５２１

Ｂａ ０．２７５６ １０．４４ ２．２４１ ０．２５２２ １７．４７ ８．０６６

Ａｂ ０．２７５６ ０．２５２２
Ａδｌａｔ ０．０３４６４ １１．８８ ２．４４４ ０．０８３１２ ９．０１７ ２．１６５
Ａδｌｏｎ ０．３８６３ ８．７１０ １．６９３ ０．４４６２ ８．１２２ １．９６２
Ｂδｌａｔ ０．４０７４ ９．５６３ １．５３８ ０．５０８９ ７．９８３ １．８５９
Ｂδｌｏｎ －０．０４２４３ １４．７５ ３．４１５ －０．０９３６３ ９．９４１ ２．３７３

价值函数 １０７．０９２ ２９．６８６５

析方法，假设陀螺仪为一个角速率反馈控制。引

入三阶段分析，以纵向动力学为例：

Ｇｑ＿ｂａｓｅ ＝
ｑ
珋δｌｏｎ
＝

ＡδｌｏｎＭａ
τｆｓ

２＋ｓ＋Ｍａτｆ
（３６）

Ｇｑ＿ｇｙｒｏ模型为

珋δｌｏｎ ＝ ｋＰ１＋
ｋＩ１( )ｓδｌｏｎ＋ ｋＰ２＋

ｋＩ２( )ｓｑ （３７）

Ｇｑ＿ａｌｌ＝
ｑ
δｌｏｎ
＝（ｓｋＰ１ＡδｌｏｎＭａ／τｆ＋

　　ｋＩ１ＡδｌｏｎＭａ／τｆ）／［ｓ
３＋ｓ２／τｆ＋（Ｍａ＋

　　ｋＰ２ＡδｌｏｎＭａ／τｆ）ｓ＋ｋＩ２ＡδｌｏｎＭａ／τｆ］ （３８）

式中：Ｇｑ＿ｂａｓｅ为纵向动力学的基底模型，是由挥舞
方程和机体动力学方程推导而来，含有二阶特性；

Ｇｑ＿ｇｙｒｏ为陀螺仪的反馈动力学模型。因为 δｌｏｎ和
珋δｌｏｎ都是标准化的操纵值，所以 ｋＰ１是一个可定义
的参数，这里定义 ｋＰ１＝１。通过 Ｇｑ＿ｂａｓｅ和 Ｇｑ＿ｇｙｒｏ可
以推导出 Ｇｑ＿ａｌｌ。式（３８）中有两点值得注意：一是
分子的一次项系数 ＡδｌｏｎＭａ／τｆ，二是分母的二次项
系数 １／τｆ，这 ２个位置的参数只含有基底模型动
力学的信息。

然后对比一下携带伺服小翼的挥舞模型。由

文献［３］可以提取出携带小翼的纵向挥舞模型：
τｆａ＝－ａ－τｆｑ＋Ａｂｂ＋Ａδｌｏｎ（δｌｏｎ＋Ｋｃｃ）＋Ａδｌａｔδｌａｔ

τｓｃ＝－ｃ－τｓｑ＋Ｃδｌｏｎδ
{

ｌｏｎ

（３９）

式中：ａ为纵向挥舞角；ｃ为伺服小翼挥舞角。由于
小翼角度和桨距角之间有机械联动装置，所以

式（３９）的挥舞方程在 δｌｏｎ处考虑小翼的操纵效应
Ｋｃｃ，Ｋｃ为小翼挥舞系数。τｓ为伺服小翼时间常数。

通过引入机体动力学方程，提取出纵向主要

响应如下：

Ｇｑ＿ａｌｌ＿ｓｔａｂｉｌｉｚｅｒｂａｒ＝
ｑ
δｌｏｎ
＝［ｓＡδｌｏｎＭａ／τｆ＋（１＋

　　ＫｃＣδｌｏｎ）ＡδｌｏｎＭａ／（τｆτｓ）］／｛ｓ
３＋ｓ２（τｆ＋

　　τｓ）／（τｆτｓ）＋［Ｍａ＋１／（τｆτｓ）］ｓ＋

　　Ｍａ／τｓ＋ＡδｌｏｎＫｃＭａ／τｆ｝ （４０）

对比携带陀螺仪的纵向传递函数（式（３８））
和携带小翼的纵向传递函数（式（４０）），发现它们
有同样的阶数，说明陀螺仪的角速率反馈动力学

是一种合理的假设。陀螺仪是用电子控制的方式

来稳定直升机的，拓宽旋翼时间常数，减慢旋翼的

响应频率，使旋翼易于操纵，这与伺服小翼有相同

作用。通过对比分子一次项系数和分母二次项系

数，由于小翼的响应比较慢，τｓ是 τｆ的 １０倍，则
（τｆ＋τｓ）／（τｆτｓ）≈１／τｆ，与携带陀螺仪的传递函
数相匹配。

应用式（３８），同理推导出横向传递函数，可
以对纵向及横向分别进行单通道辨识，通过辨识

结果可以提取出基底模型的主要参数（ＭｏｄｅｌＡ）
的主要参数：纵向参数 τｆ＝０．０５７１，ＡδｌｏｎＭａ／τｆ＝
３７２１．２；横向参数 τｆ＝０．０５４６，ＡδｌａｔＬｂ／τｆ＝６６５１．３。

可以发现，由 ＭｏｄｅｌＡ提取的基底模型参数
与 ＭｏｄｅｌＢ辨识出来的结果是相一致的。也就是
说，通过以上方法证明，对于 ＭｏｄｅｌＡ的辨识，应
该再增加一阶挥舞的阶次，来匹配真实的动力学

响应。变一阶挥舞方程为二阶挥舞方程。

２）实验中飞行数据的频域信息展现在图 ４
与图５中（实线），由图中可以看出，ＭｏｄｅｌＢ的相
干值参数要高于 ＭｏｄｅｌＡ，特别是在高频领域。
在 ＭｏｄｅｌＡ中，专业操纵手飞行的辨识数据，在高
频区域，相干值参数 ０．６以上的频率最高为
１３ｒａｄ／ｓ，而在ＭｏｄｅｌＢ中，高质量频域数据可以

２５５
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图 ４　ＭｏｄｅｌＡ１３阶高阶模型频域辨识结果与悬停实验数据对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ１３ｓｔａｔｅｈｉｇｈｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｈｏｖｅｒｄａｔａｆｏｒＭｏｄｅｌＡ

达到３０ｒａｄ／ｓ并保持较高的相干值参数。飞行数
据的质量，不管是主轴响应还是轴外响应，比文

献［８］中都要好。也就是说，三轴陀螺仪在其中
起到了增加飞行数据有效带宽的重要作用。飞行

数据频率范围越宽，会包含更多的动力学信息，那

么也会让辨识的模型更加贴近真实情况。同样，

飞行数据中越高的高频特性也会让高阶模型的辨

识变得有意义，因为高阶模型的细节信息主要存

在于高频区域，应用高阶模型来辨识可以获得更

高的高频贴合度，使模型在更宽的频域范围内更

３５５
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图 ５　ＭｏｄｅｌＢ１３阶高阶模型频域辨识结果与悬停实验数据对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ１３ｓｔａｔｅｈｉｇｈｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｈｏｖｅｒｄａｔａｆｏｒＭｏｄｅｌＢ

加贴近于真实的动力学特性。因此结合问题一的

解决方案，这里引入二阶挥舞方程，来同时解决

２个问题。忽略陀螺仪的真实反馈参数，而用
二阶挥舞方程参数来代替陀螺仪在ＭｏｄｅｌＡ中

引起的二阶效应。配置二阶挥舞项 ａ１＝ａ和 ｂ１＝

ｂ
·

，应用文献［２６］中的挥舞方程 β̈＋Ｄβ＋Ｋβ＝Ｆ，
并在悬停状态下，忽略直升机桨叶的锥度角效应，

形成以下的６自由度耦合纵横向状态方程：

４５５
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











１

＋

０ ０
０ ０
０ ０
０ ０
Ｂδｌａｔ Ｂδｌｏｎ
Ａδｌａｔ Ａδ



















ｌｏｎ

δｌａｔ
δ[ ]
ｌｏｎ

（４１）

再增加机体动力学方程，ＭｏｄｅｌＡ和 ＭｏｄｅｌＢ
新的状态变量变分别为

ｘ^＝

［ｕ ｗ ｑ θ ｖ ｐ  ｒ ｒｘ ａ ｂ ａ１ ｂ１］Ｔ

（４２）

珔ｘ
＾
＝［ｕ ｗ ｑ θ ｖ ｐ  ｒ ａ ｂ ａ１ ｂ１］Ｔ

（４４）
采用二阶挥舞方程以后，双系统 ＭｏｄｅｌＡ和

ＭｏｄｅｌＢ的全机模型均为１３阶次。然后对此高阶
模型进行频域系统辨识。

３．２　双系统高阶模型辨识结果
高阶模型的辨识结果见表 ３。通过对比表 ２

ＣＲ％和敏感度参数，可以发现增加二阶挥舞方程
以后，１３阶次模型的辨识结果在 ＭｏｄｅｌＡ和 Ｍｏｄ
ｅｌＢ都表现更优。单独对比纵横向耦合模型，
表２结果中的价值函数为 １０７．０９２（ＭｏｄｅｌＡ）和
２９．６８６５（ＭｏｄｅｌＢ），而高阶模型（式（４１））辨识结
果，价值函数降低为 ３６．２３１２（ＭｏｄｅｌＡ）和
２７．３８０２（ＭｏｄｅｌＢ），ＭｏｄｅｌＡ辨识结果改善更加
明显。在表 ３全机模型辨识结果中，价值函数为
４９．０９８９（ＭｏｄｅｌＡ）和３９．９０７８（ＭｏｄｅｌＢ），说明高
阶模型在全机４个通道方向都具有高可靠性。对
比 ＭｏｄｅｌＢ模型，ＭｏｄｅｌＡ有更大的时间常数τｆ，
更小的旋翼力矩导数Ｍａ和Ｌｂ，预示着更稳定的

表 ３　１３阶 ＩＤＭ 悬停辨识参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎ１３ｓｔａｔｅＩＤＭ ｉｎｈｏｖｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

参数
ＭｏｄｅｌＡ ＭｏｄｅｌＢ

数值 ＣＲ／％ 敏感度／％ 数值 ＣＲ／％ 敏感度／％

τｆ ０．０７１３０ ７．４２５ ０．６８１８ ０．０５５６０ ８．２０４ ０．８５６０

Ｘｕ －０．０６０２０ｃ －０．０６０２０ｃ

Ｘａ －９．８ａ －９．８ａ

Ｙｖ －０．１４２０ｃ －０．１４２０ｃ

Ｙｂ ９．８ａ ９．８ａ

Ｚｗ －１．７１４ １２．０９ ５．４７３ －１．７１４ １２．６７ ５．７９５

Ｍｕ ０．０３７１０ａ ０．０４５８０ａ

Ｍｖ －０．００１６２ａ －０．００４４２ａ

Ｍａ １９１．３ ６．４２２ １．７１４ ４４８．４ ７．４６５ ３．００６

Ｌｕ －０．００２２１ａ －０．００２８１ａ

Ｌｖ －０．１０２２ａ －０．１５８０ａ

Ｌｂ ２３７．２ ６．７５３ １．７３５ ７４０．９ ５．９０５ ２．５３０

Ｎｒ ０．４０９３ １９．８５ ５．８９２ －１．０８４ ２８．２ １３．４７

Ｋｘｒ －４０３．７０ ２１．２３ １．７７９

Ｋｘｘ －２０．４７ １５．３６ １．９６５

Ｂａ －０．４２６６ ４．５６７ １．４２５ ０．２０８６ ２０．０３ ９．６５０

Ａｂ －０．４２６６ ０．２０８６
Ａδｌａｔ ０．０２５４７ ７．８７５ ２．５５３ －０．０３２７０ ２４．６２ ５．６１０
Ａδｌｏｎ －０．３４３２ ６．９９９ １．４３０ －０．４５６８ ７．７８ １．７８
Ｂδｌａｔ ０．３９１３ ７．２４２ １．０９４ ０．５０４６ ８．０１１ １．６５５
Ｂδｌｏｎ －０．０２１３１ ２３．０６ ７．５２０ －０．０５３３０ １８．４６ ４．１６１
Ｚδｃｏｌ －４５．８７ ４．２５１ １．９２５ －４５．８７ ４．２５３ １．９４４
Ｎδｃｏｌ －１０．５８ １９．９３ ９．７６５ ０ｂ

Ｎδｐｅｄ １７６．０１ １１．４７ １．８７４ ７５．２８ ２．８４４ ３．７７８

价值函数 ４９．０９８９ ３９．９０７８

　　注：上标 ａ表示理论值；ｂ表示由模型结构考虑移除的参数；ｃ表示单独辨识参数并在模型中固定不变。
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直升机总体状态。图４和图５展示了高阶模型在
频域辨识中的结果，曲线对比辨识模型与实验数

据。通过曲线可以看出，在主轴响应 ｐ／δｌａｔ和 ｑ／
δｌｏｎ中，ＭｏｄｅｌＡＩＤＭ与 ＭｏｄｅｌＢＩＤＭ均与实验数
据贴合良好，ＭｏｄｅｌＢ优于 ＭｏｄｅｌＡ，尤其在高频
区域１０～３０ｒａｄ／ｓ，ＭｏｄｅｌＢ的高阶结构很好地表
现了数据高频信息。在纵横向的轴外方向 ｐ／δｌｏｎ
和 ｑ／δｌａｔ，由于飞行数据的质量有限，双系统线性
模型在有限的频率范围内，很好地匹配了实验数

据。在垂向方向，因为三轴陀螺仪没有垂向的增

稳作用，所以双系统 ＭｏｄｅｌＡ和 ＭｏｄｅｌＢ在垂向
导数参数上保持一致。

图６和图 ７展示了高阶模型时域验证的结

果，通过输入几组悬停扫频飞行数据的控制信号，

双系统 ＭｏｄｅｌＡ和 ＭｏｄｅｌＢ的 ＩＤＭ模型对于仿真
直升机姿态响应有很高的精确度。图中（δｌａｔ，δｌｏｎ，
δｃｏｌ，δｐｅｄ）为操纵输入。对于航向通道，由三阶段
辨识法获得的尾桨动力学模型在 ＭｏｄｅｌＡ和
ＭｏｄｅｌＢ的扫频数据段都有良好的拟合效果。值
得注意的是，在航向时域数据的无信号输入段，

ＭｏｄｅｌＢＩＤＭ无法像 ＭｏｄｅｌＡＩＤＭ一样保持直线
无信号状。这是因为陀螺仪的锁尾功能是由非线

性模块控制，而本文中 ＭｏｄｅｌＢＩＤＭ为线性模型，
无法捕捉到非线性的特征。应用 ２．２节非线性
线性模型结合修正方法，ＮＭＭ的主要修正参数展
现在表４中，经验证Ｍａ／Ｌｂ＝Ｉｙｙ／Ｉｘｘ。表３中的轴

图 ６　ＭｏｄｅｌＡ１３阶高阶模型时域仿真结果与悬停实验数据对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ１３ｓｔａｔｅｈｉｇｈｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｈｏｖｅｒｄａｔａｆｏｒＭｏｄｅｌＡ
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　第 ３期 武梅丽文，等：悬停状态下小型无人直升机飞行动力学模型辨识

图 ７　ＭｏｄｅｌＢ１３阶高阶模型时域仿真结果与悬停实验数据对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ１３ｓｔａｔｅｈｉｇｈｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｈｏｖｅｒｄａｔａｆｏｒＭｏｄｅｌＢ

表 ４　ＮＭＭ 主要修正参数

Ｔａｂｌｅ４　ＭａｉｎｍｏｄｉｆｉｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎＮＭＭ

参数 数值

ａ０ ５．７５

Ｋｃｏｌ ０．２９３２

Ｋβ １６０．５７

Ｉｘｘ ０．３９６

Ｉｙｙ ０．６５３

ΔＸｕ －０．０４１

ΔＹｖ －０．０４８５

外耦合项参考 ＮＭＭ理论计算结果。图 ６和图 ７
展示了 ＮＭＭ的仿真结果（红线），因为非线性建
模针对的是基底模型 ＭｏｄｅｌＢ，所以 ＮＭＭ的仿真
结果主要展现在图７中。航向的 ＮＭＭ和 ＩＤＭ都
利用三阶段辨识法，参数相同，所以不做重复绘

图。通过时域仿真分析，可以看出修正后的 ＮＭＭ
有很高的仿真精度，但是对比 ＩＤＭ来说，ＮＭＭ的
仿真效果并没有 ＩＤＭ好，主要因为 ＮＭＭ的非线
性参数众多，一些微小的差别会积累最终造成总

体细节的偏离，目前 ＩＤＭ和 ＮＭＭ的精度对于设
计控制器来说已经足够。

表５将 ＪＲ７００获得的双系统线性模型的主要
参数与３种小型无人直升机进行对比，可以看出
基底模型 ＭｏｄｅｌＢ有着更高的响应频率。而借助
于三轴陀螺仪的稳定功能，ＭｏｄｅｌＡ的运动灵活
度得到了控制。因为 ＪＲ７００上安装的陀螺仪被设
为３档ｓｐｏｒｔ模式，所以 ＪＲ７００相对比其他 ３种直
升机，稳定性略差，而灵活性较高。

表６展示了双系统线性模型的特征根及模态
情况，二阶特征根以［ζ， ］形式表示，其中ζ

表 ５　ＪＲ７００悬停模型与 ３种小型无人

直升机主要参数对比

Ｔａｂｌｅ５　ＪＲ７００ｋｅｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈ

ｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｓｍａｌｌｓｃａｌｅｕｎｍａｎｎｅｄ

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｉｎｈｏｖｅｒｍｏｄｅｌ

参数
ＪＲ７００１３阶

ＭｏｄｅｌＡ ＭｏｄｅｌＢ
Ｒａｐｔｏｒ５０ Ｘｃｅｌｌ ＨｅＬｉｏｎ

τｆ ０．０７１３０ ０．０５５６０ ０．０４３ ０．０５２

τｓ＋τｆ ０．１２７ ０．２７２ ０．２９９

Ｌｂ ２３７．２ ７４０．９ ７３５．５ ３２０ ５８３．５

Ｍａ １９１．３ ４４８．４ ２２８ ２０４ ２６５．３
Ａδｌａｔ ０．０２５４７ －０．０３２７０ ０．００８９ａ ０ ０
Ａδｌｏｎ －０．３４３２ －０．４５６８ －０．２４２２ａ －０．５３ａ －０．４２ａ

Ｂδｌａｔ ０．３９１３ ０．５０４６ ０．０３１５ａ ０．４２ａ ０．４ａ

Ｂδｌｏｎ －０．０２１３１ －０．０５３３０ －０．０１１２ａ ０ ０

　　注：上标 ａ表示原始数值［３，７８］按本文单位标准换算。

表 ６　ＪＲ７００悬停模型主要特征值与模态

Ｔａｂｌｅ６　Ｍａｉｎｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓａｎｄｍｏｄｅｓｏｆ

ＪＲ７００ｈｏｖｅｒｍｏｄｅｌ

模态 １３阶 ＭｏｄｅｌＡ １３阶 ＭｏｄｅｌＢ

俯仰耦合模态 ［０．６７３７，１４．６６６０］ ［０．４２６１，２１．６２１４］

滚转耦合模态 ［０．２８５９，１４．５９３５］ ［０．３２８８，２６．９４２２］

航向模态 ［０．５０４５，１９．８８３２］ （－１．０８４０）

垂向模态 （－１．７１３６） （－１．７１３６）

纵向速度模态 ［０．２５７８，０．１３９７］ ［０．３５７６，０．１９２２］

横向速度模态 ［０．２４０８，０．２５６６］ ［０．２３９０，０．１３１９］

为阻尼比， 为自然频率，而一阶特征根由（σ）
表示，即为特征根的实部。通过数据可以看出，

ＭｏｄｅｌＡＩＤＭ和 ＭｏｄｅｌＢＩＤＭ均有２个主要的二
阶模态，俯仰耦合模态和滚转耦合模态，而 Ｍｏｄ
ｅｌＡ在航向通道为一阶模态，ＭｏｄｅｌＢ在航向通
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道为二阶模态。虽然有了陀螺仪进行控制增

稳，这款小型无人直升机依旧很灵活，阻尼比较

低，俯仰和滚转的响应频率较高，且伴有俯仰滚

转耦合。

至此本文给出了 ８．１ｋｇＪＲ７００３Ｄ直升机在
三轴陀螺仪增稳作用下，悬停状态的基底和全机

的双系统线性模型。应用高阶挥舞模型进行频域

系统辨识达到了良好的辨识效果。本文同时给出

了悬停状态的线性和 ＮＭＭ，优化了尾桨动力学辨
识过程，给出的模型更深入地展现了携带三轴陀

螺仪的小型无人直升机的飞行动力学特征，模型

数据将非常有助于控制系统的研究。

４　结　论

本文重点考虑携带三轴陀螺仪增稳的小型无

人直升机在悬停飞行中的模型辨识问题。得到以

下结论：

１）在辨识实验中同时记录陀螺仪之前和之
后的操纵信号，分别作为操纵输入，进行频域系统

辨识分析，可以同时得到双系统线性模型。通过

数据得知，一阶挥舞方程不适用于 ＭｏｄｅｌＡ动力
学特性，陀螺仪的反馈作用使挥舞动力学的高阶

效应更加明显。而 ＭｏｄｅｌＢ的飞行数据具有更高
质量的高频数据，利用 ＭｏｄｅｌＢ飞行数据辨识直
升机基底模型有利于提高模型高频区域的精

确度。

２）尾桨动力学的辨识应用三阶段辨识法。
第１阶段为基底模型，可以通过航向辨识实验得
到；第２阶段为陀螺仪模型，应用 ＰＩ反馈假设，可
以通过地面扫频实验得到；第 ３阶段为整体增稳
模型。三阶段辨识法获得辨识结果有很高的频域

辨识精度，时域验证中基底模型和整体模型均能

很好地仿真拟合实验数据。

３）除了线性模型以外，同时进行非线性建
模，并利用非线性线性模型结合修正方法提高了
线性模型和 ＮＭＭ的精度。除了挥舞动力学方程
及航向动力学以外，ＮＭＭ修正 ７个非线性参数，
总体来讲修正后 ＮＭＭ在悬停状态仿真效果表现
优异。

４）在频域辨识过程中，增加二阶挥舞项的
１３阶次双系统线性模型相比 １１阶次双系统线性
模型有更好的辨识效果，辨识结果价值函数更低，

模型可靠性更高，高阶频域贴合程度更好。模型

具有２个主要模态，俯仰耦合模态和滚转耦合模
态，符合同种类型直升机特点。相比 ＭｏｄｅｌＡ和
ＭｏｄｅｌＢ机动灵活性更高。

致谢　感谢米兰理工大学（ＰｏｌｉｔｅｃｎｉｃｏｄｉＭｉ
ｌａｎｏ）Ｍ．Ｌｏｖｅｒａ教授在论文撰写过程中提出的宝
贵意见与建议，感谢实验室徐安安与刘永辉同学

在飞行试验过程中给予的大力帮助。
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ｖａｎｃｅｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＧｕｉｄａｎｃｅ，ＮａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ．Ｂｅｒｌｉｎ：

Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１３：１６１１８１．

［１３］ＤＥＭＥＮＤＯＮＣＡＣＢ．Ｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍ ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ：Ａ

ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１６，３９（３）：７３７７３８．

［１４］ＴＩＳＣＨＬＥＲＭＢ，ＲＥＭＰＬＥＲＫ．Ａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｒｏｔｏｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ

ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００６：３２１４９１．

［１５］ＬＡＣＩＶＩＴＡＭ，ＰＡＰＡＧＥＯＲＧＩＯＵＧ，ＭＥＳＳＮＥＲＷ Ｃ，ｅｔａｌ．

ＤｅｓｉｇｎａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇｏｆａｎＨ∞ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒａｒｏｂｏｔｉｃｈｅｌｉ

ｃｏｐｔｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００６，

２９（２）：４８５４９４．

［１６］李继广，陈欣，李亚娟，等．飞翼无人机机动飞行非线性鲁棒

控制方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１）：８９９８．

ＬＩＪＧ，ＣＨＥＮＸ，ＬＩＹＪ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｏｂｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｆｌｉｇｈｔｏｆｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇＵＡＶ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１）：８９９８

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＴＩＳＣＨＬＥＲＭ，ＣＡＵＦＦＭＡＮ Ｍ．Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｆｒｏｍ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｓ，Ｖｏｌ．２：Ｕｓｅｒ’ｓｍａｎｕａｌ：ＮＡＳＡ ＣＰ

１０１５０［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９９４．

［１８］ＷＵＷ．Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔｏｒｄｅｇｒｅｅｓｏｆｆｒｅｅｄｏｍ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，２７（６）：１３６３１３７２．

［１９］ＬＡＣＩＶＩＴＡＭ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｒｏｂｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｆｕｌｌ

ｅｎｖｅｌｏｐｅｆｌｉｇｈｔｏｆｒｏｂｏｔｉｃｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｓ［Ｄ］．ＡｎｎＡｒｂｏｒ，ＭＩ：Ｃａｒ

ｎｅｇｉｅＭｅｌｌｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００２：２１９８．

［２０］ＴＡＮＧＳ，ＺＨＥＮＧＺ，ＱＩＡＮＳ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａ

ｔｉｏｎｏｆａｓｍａｌｌｓｃａｌｅｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＰｒａｃｔｉｃｅ，２０１４，２５：１１５．

［２１］ＰＡＤＦＩＥＬＤＧＤ．Ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．Ｏｘｆｏｒｄ：

ＢｌａｃｋｗｅｌｌＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇ，２００８：８７１８４．

［２２］ＨＥＦＦＬＥＹＲＫ，ＭＮＩＣＨＭＡ．Ｍｉｎｉｍｕｍｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍａｔｈｍｏｄｅｌ：ＮＡＳＡ１１６６５［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：

ＮＡＳＡ，１９８８．

［２３］ＣＡＩＧ，ＣＨＥＮＢＭ，ＬＥＥＴＨ．Ｕｎｍａｎｎｅｄｒｏｔｏｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｓ

［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１１：７０１１１．

［２４］ ＬＥＩＳＨＭＡＮＧＪ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．

Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６：１１５１６９．

［２５］ＣＡＩＧ，ＣＨＥＮＢＭ，ＰＥＮＧＫ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅ

ｙａｗｃｈａｎｎｅｌｏｆａＵＡＶｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎ

ｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２００８，５５（９）：３４２６３４３４．

［２６］ＣＨＥＮＲＴＮ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｒｉｍａｒｙｒｏｔｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｆｌａｐｐｉｎｇ

ｄｙｎａｍｉｃｓ：ＮＡＳＡ１４３１［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９８０．

　作者简介：

　武梅丽文　女，博士研究生。主要研究方向：飞行动力学与

控制。

陈铭　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：直升机总

体设计、直升机飞行动力学等。

Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｓｏｆａｓｍａｌｌｓｃａｌｅｕｎｍａｎｎｅｄ
ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｉｎｈｏｖｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
ＷＵＭｅｉｌｉｗｅｎ，ＣＨＥＮＭｉｎｇ，ＷＡＮＧＦａｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｂｅｔｔｅｒｓｔｕｄｙｔｈｅｈｏｖｅｒｄｙｎａｍｉｃｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｍａｌｌｓｃａｌｅｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ，
ｔｈｅｉｎｄｅｐｔｈｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｎｇｗａｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄｉｎ
ｔｈｉｓｐａｐｅｒｏｎａｎ８．１ｋｇｅｌｅｃｔｒｉｃｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｗｉｔｈ３ａｘｉｓｇｙｒｏａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ．Ｉｎｔｈｅｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ
ｐｒｏｃｅｄｕｒｅ，ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗａｓａｄｏｐｔｅｄ．Ｄｏｕｂｌｅｓｙｓｔｅｍｓｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｕｓｉｎｇｃｏｍ
ｍａｎｄｓｉｇｎａｌｓｆｒｏｍｂｏｔｈｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｔｈｅｇｙｒｏｐａｒｔ．Ｉｎｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｎｇｐｒｏｃｅｄｕｒｅ，ｂｏｄｙｄｙｎａｍｉｃｓ，
ｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ，ａｎｄｔａｉｌｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓｗｅｒｅｍｏｄｅｌｅｄｓｅｐａｒａｔｅｌｙ．Ｔｈｅｔａｉｌｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓｕｔｉｌｉｚｅｄ３ｓｔａｇｅｉｄｅｎ
ｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｔｏｅｘｔｒａｃｔｔｈｅｂａｓｅｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｇｙｒｏｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｍｏｄｅｌ．Ａｎｏｎｌｉｎｅａｒｌｉｎｅａｒｃｏｍ
ｂｉｎｅｄｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗａｓｄｅｃｉｄｅｄｆｏｒｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｍｏｄｅｌｓ’ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ１３
ｓｔａｔｅｈｉｇｈｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｈａｓｈｉｇｈｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅ１１ｓｔａｔｅｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｄａｔａｏｆｔｈｅ
ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ’ｓｂａｓｅｍｏｄｅｌｆｏｒｄｕａｌｓｙｓｔｅｍｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｈａｓｈｉｇｈｑｕａｌｉｔｙｉｎｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎ，ａｎｄｔｈｅｍａｘ
ｉｍｕｍｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｓ３０ｒａｄ／ｓ．Ａｐａｒｔｆｒｏｍｔｈｅｆｌａｐｐｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔａｉｌｒｏｔｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｔｈｅｃｏｍ
ｂｉｎｅｄｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｇｏｔ７ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ（ＮＭＭ）ｃｏｒｒｅｃｔｅｄ，ｗｈｉｃｈｆｉｔｓ
ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｈｏｖｅｒｄａｔａｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ；ｓｍａｌｌｓｃａｌｅｕｎｍａｎｎｅｄｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ；３ａｘｉｓｇｙｒｏ；ｎｏｎｌｉｎｅａｒａｎａｌｙｓｉｓ；ｓｙｓ
ｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０９１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０１７１５：１６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０１０．１１２９．００１．ｈｔｍｌ

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

９５５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０１９年 ３月
第４５卷 第３期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１８０７０９；录用日期：２０１８１０１７；网络出版时间：２０１８１１２２０９：０８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１２１．１０５３．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｈａｎｃｈａｏ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：白晟州，王慧疆，韩潮，等．基于分段常值推力的水滴悬停构型控制策略［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：５６０
５６６．ＢＡＩＳＺ，ＷＡＮＧＨＪ，ＨＡＮＣ，ｅｔａｌ．Ｔｅａｒｄｒｏｐｈｏｖｅｒｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎｐｉｅｃｅｗｉｓｅｃｏｎｓｔａｎｔｔｈｒｕｓｔ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：５６０５６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４０８

基于分段常值推力的水滴悬停构型控制策略

白晟州，王慧疆，韩潮，张斯航

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对航天器编队飞行任务对相对运动控制的要求，研究了在分段常值推力
控制下航天器受迫绕飞构型的设计与控制问题。首先，基于脉冲控制下的水滴悬停构型，提出

了多段常值推力控制实现水滴悬停构型的打靶方程；将打靶方程转化为求解极值问题，采用最

小二乘法来求解；分析了一段常值推力可行性。然后，以连续常值小推力控制方程为基础，推

导了小邻域定理，分析了近距离相对运动条件下两段常值推力控制的可行性；针对可能出现求

解精度差的问题，提出了小推力增量方程来修正精度，并证明在靠近理想解的情况下多次迭代

可以趋近于理想解。最后，通过数值仿真实现常值小推力控制下的水滴悬停相对运动。数值

仿真结果表明常值小推力控制策略可行，研究成果完善了航天器受迫绕飞构型设计与控制的

相关理论，为工程应用提供参考。

关　键　词：编队飞行；水滴悬停；最小二乘优化；打靶方程；构型设计
中图分类号：Ｖ４１２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５６００７

　　随着空间领域的研究、开发以及应用的不断
提高，航天器功能与结构日趋复杂，航天器在轨服

务技术可以有效地保证航天器在复杂的空间环境

中持久、稳定、高质量地在轨运行，因而成为当前

空间技术研究的热门
［１６］
。航天器在轨服务技术

主要包含在轨检查、交会对接和编队飞行等，其中

涉及的一个核心问题是航天器的绕飞问题，即通

过对任务航天器施加脉冲或推力，使其绕目标航

天器作近距离周期运动。根据任务航天器绕目标

航天器运动的周期与目标航天器本身运动的周期

的比值，可以将绕飞分为“快速绕飞”与“慢速绕

飞”。从更广的意义上说，通过对任务航天器施

加脉冲或推力，使其与目标航天器距离始终保持

在一定范围内，也可以称作绕飞。

作为经典相对运动方程，ＣＷ（ＣｌｏｈｅｓｓｙＷｉｌｔ
ｓｈｉｒｅ）方程得到了广泛的关注与应用。赵书阁和

张景瑞
［７］
基于 ＣＷ方程研究了航天器共面圆型

快速绕飞问题并相应分析了 ２种典型方法；林来
兴

［８］
研究了绕飞轨道动力学和稳定性；师鹏等

［９］

基于线性动力学模型，分析了有限推力下的航天

器绕飞性质；潘屹
［１０］
对 ＣＷ 方程的状态转移矩

阵进行了推导，给出了选择悬停轨道的方法。这

些理论进一步完善和发展了 ＣＷ方程理论，但工
程应用价值有待提高。为了实现任务航天器对目

标航天器的悬停或绕飞，设计基于脉冲控制和小

推力 控 制 的 绕 飞 构 型 策 略 成 为 热 门 研 究。

Ｓｔｒａｉｇｈｔ等［１１］
提出了以圆形轨道参考卫星为中心

的特定环形区域内的特定点的脉冲制导方案；

Ｈｏｐｅ和 Ｔｒａｓｋ［１２］提出一种脉冲控制下的水滴悬
停构型；Ｌｏｖｅｌｌ和 Ｔｏｌｌｅｆｓｏｎ［１３］进一步给出了水滴
悬停构型的参数表示方法；饶殷睿等

［１４］
基于相对

轨道要素描述了水滴悬停构型；王功波等
［１５］
在圆

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903016&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ３期 白晟州，等：基于分段常值推力的水滴悬停构型控制策略

参考轨道和连续小推力条件下，推导了快速绕飞

策略；罗建军等
［１６］
分析了快速受控绕飞；朱小龙

等
［１７］
提出了一种参数延拓方法，实现了有限推力

ｂａｎｇｂａｎｇ控制下的绕飞轨迹优化问题；张冉
等

［１８］
推导了 ４种受迫绕飞构型的解析表达式和

脉冲控制策略，完善了受迫绕飞构型设计理论。

上述方法均可实现悬停或受迫绕飞，但模型

构建存在一定的局限性。大部分研究都是基于圆

轨道假设，即参考轨道是圆轨道，无法有效地解决

非圆参考轨道下的受迫绕飞问题；对于悬停构型，

大多采用脉冲推力或连续小推力实现构型的保

持，工程应用难度较大。针对上述情况，本文提出

了多段常值推力控制实现水滴悬停构型的打靶方

程，分析了近距离相对运动条件下两段常值推力

控制的可行性，数值仿真显示分段常值小推力可

以实现水滴悬停相对运动，与脉冲推力或连续小

推力控制相比，更加符合工程实际。

１　水滴悬停构型

水滴悬停构型是航天器悬停构型中一种典型

构型
［１９］
，可同时满足悬停和高精度要求。将构型

建立在质心非惯性坐标系中，如图１所示。
原点 Ｏ表示目标航天器，受控航天器初始位

置为 Ａ１，依次经过点 Ｂ
１
１、Ｃ

１
１、Ｂ

２
１。当受控航天器到

达点 Ｂ２１时给予确定的脉冲，使其沿着Ｂ
２
１Ｃ
２
１Ｂ

   

３
１运

动。以此类推，以后发动机每次在 Ｂｋ１处施加脉

冲，使得受控航天器轨迹长期保持在Ｂｋ１Ｃ
ｋ
１Ｂ

ｋ＋１

    

１

（ｋ＝３，４，…），即可长期实现水滴悬停构型。

图 １　水滴悬停构型三维示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ３Ｄｔｅａｒｄｒｏｐ

ｈｏｖｅｒｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

１．１　水滴悬停打靶方程
给出经典轨道摄动方程：

ｄａ
ｄｔ
＝２ａ

２ｖ
μ
ｆｔ

ｄｅ
ｄｔ
＝１
ｖ ２（ｅ＋ｃｏｓθ）ｆｔ－

ｒｆｎ
ａ
ｓｉｎ[ ]θ

ｄｉ
ｄｔ
＝ ｒ
ｈ
ｃｏｓ（ω＋θ）ｆｈ

ｄΩ
ｄｔ
＝ ｒ
ｈｓｉｎｉ

ｓｉｎ（ω＋θ）ｆｈ

ｄω
ｄｔ
＝１ [ｅ ２ｓｉｎθ

ｖ
ｆｔ＋

２ｅ
ｖ
＋ｒｃｏｓθ( )ａｖ

ｆ]ｎ －

　　 ｒｓｉｎ（ω＋θ）ｃｏｓｉ
ｈｓｉｎｉ

ｆｈ

ｄＭ
ｄｔ
＝ｎ－

ｄＭｆ
ｄｔ
＝ｎ－ ｂ [ｅａｖ

２ｆｔ １＋
ｅ２ｒ( )ｐ ｓｉｎθ＋

　　
ｒｆｎ
ａ
ｃｏｓ ]θ （１）

式中：ｐ、ｂ、ｖ、ｒ和 ｈ为中间变量，ｐ＝ａ（１－ｅ２），ｈ＝

μ槡ｐ，ｂ＝ａ １－ｅ槡
２
，ｒ＝ａ（１－ｅｃｏｓＥ），２－ｒ／ａ＝

１＋ｅｃｏｓＥ，ｖ＝ μ（２／ｒ－１／ａ槡 ）＝ μ槡 ／ａ
１＋ｅｃｏｓＥ
１－ｅｃｏｓ槡 Ｅ

，

Ｅ为偏近点角，μ为地心引力常数；ａ、ｅ、ｉ、Ω、ω和
Ｍ为航天器瞬时轨道六要素；ｒ为矢径；ｎ为轨道
平均角速度；θ为真近点角；ｆｔ、ｆｎ和 ｆｈ为合加速度
在任务航天器质心坐标系 ３个方向的投影分量。
下文中所有小推力都指代推力加速度，即真实推

力与航天器质量的比值，单位均为 ｍ／ｓ２。
根据水滴悬停构型，可以得到施加脉冲前后

任意时刻对应的轨道要素，不妨设施加脉冲前某

时刻为 ｔ０，施加脉冲后的某时刻为 ｔｆ，则对应的轨
道要素分别为为 Ｘ（ｔ０）和 Ｘ（ｔｆ），若在 Ｘ（ｔ０）处施
加多段常值推力，使其在 ｔｆ时刻轨道要素刚好为
Ｘ（ｔｆ），则实现了用多段常值推力代替脉冲实现水
滴悬停构型。

假定任务航天器在一个水滴周期内通过 Ｎ
段常值推力维持悬停构型，则常值小推力 ｆ可表
示为

ｆ＝ｆ（ｔ１，ｔ２，…，ｔＮ－１，Ｆｔ１，Ｆｎ１，Ｆｈ１，…，ＦｔＮ，ＦｎＮ，

　　ＦｈＮ）＝ｆ（ｔ１，ｔ２，…，ｔＮ－１，μ１，μ２，…，μＮ） （２）

ｆ＝

μ１　　ｔ∈［ｔ０，ｔ１）

μ２ ｔ∈［ｔ１，ｔ２）



μＮ ｔ∈［ｔＮ－１，ｔｆ













）

根据上述分析，可建立相应的打靶方程。

Ｘ（ｔｆ）＝Ｘ（ｆ，ｔｆ）＝Ｘ（ｆ，ｔ０）＋∫ｄＸｄｔｄｔ＝Ｘ（ｔ０）＋
　　∫ｄＸｄｔｄｔ＝Ｘ（ｔ０） [＋∫ｄａｄｔｄｔｔｆｔ０　∫ｄｅｄｔｄｔｔｆｔ０　∫ｄｉｄｔｄｔｔｆｔ０
　　∫ｄΩｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄωｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄＭｄｔｄｔｔｆ

ｔ ]０
Ｔ

＝Ｘ（ｔ０）＋

１６５
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∫２ａ
２ｖ
μ
ｆｔｄｔｔｆ

ｔ０

∫１ [ｖ ２（ｅ＋ｃｏｓθ）ｆｔ－
ｒｆｎ
ａ
ｓｉｎ ]θ ｄｔｔｆ

ｔ０

∫ｒｈｃｏｓ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

∫ｒ
ｈｓｉｎｉ

ｓｉｎ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

{∫１ [ｅ ２ｓｉｎθ
ｖ
ｆｔ＋

２ｅ
ｖ
＋ｒｃｏｓθ( )ａｖ

ｆ]ｎ －

　　 ｒｓｉｎ（ω＋θ）ｃｏｓｉ
ｈｓｉｎｉ

ｆ}ｈ ｄｔｔｆ
ｔ０

{∫ｎ－ｂ
ｅａｖ２ｆｔ１＋

ｅ２ｒ( )ｐ ｓｉｎθ＋
ｒｆｎ
ａ
ｃｏｓ[ ] }θ ｄｔｔｆ

ｔ

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




















０

（３）
１．２　最小二乘法求解常值推力

因为摄动方程是高度非线性的微分方程组，

无法直接求解常值推力解析解，同时每段推力的

作用时间也未知，也是待求量，所以将原方程问题

转化为极值问题求解，考虑到构造极值问题：

ｍｉｎＸ（ｆ，ｔｆ）－Ｘ（ｔｆ）
２

ｂｙｏｐｔｆ，ｔ１，ｔ２，…，ｔＮ－１
ｓｕｂｊｅｃｔｔｏ：

Ｘ（ｆ，ｔｆ）－Ｘ（ｔ０）＝∫ｄＸｄｔｄｔ＝

[　　 ∫ｄａｄｔｄｔｔｆ
ｔ０
　∫ｄｅｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄｉｄｔｄｔｔｆ

ｔ０

　　∫ｄΩｄｔｄｔｔｆ
ｔ０
　∫ｄωｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄＭｄｔｄｔｔｆ

ｔ ]０
Ｔ

＝

　　

∫２ａ
２ｖ
μ
ｆｔｄｔｔｆ

ｔ０

∫１ｖ ２（ｅ＋ｃｏｓθ）ｆｔ－ｒｆｎａｓｉｎ[ ]θｄｔｔｆ
ｔ０

∫ｒｈｃｏｓ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

∫ｒ
ｈｓｉｎｉ

ｓｉｎ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

{∫１ [ｅ ２ｓｉｎθ
ｖ
ｆｔ＋

２ｅ
ｖ
＋ｒｃｏｓθ( )ａｖ

ｆ]ｎ －

　　 ｒｓｉｎ（ω＋θ）ｃｏｓｉ
ｈｓｉｎｉ

ｆ}ｈ ｄｔｔｆ
ｔ０

{∫ｎ－ ｂ [ｅａｖ
２ｆｔ １＋

ｅ２ｒ( )ｐ ｓｉｎθ＋
　　

ｒｆｎ
ａ
ｃｏｓ ] }θ ｄｔｔｆ

ｔ

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
























０

（４）

显然，优变量随着推力段数的增加而增加，相

应的计算时间也会大量增加，计算精度不能得到

保证，且推力段数过多导致控制复杂，不利于工程

实际应用。应当考虑采用尽可能少的推力段数实

现常值推力控制。

２　单段常值推力与多段常值推力

首先分析只采用一段常值推力下的情况：

Ｘ（ｔｆ）＝Ｘ（μ１，ｔｆ）＝Ｘ（μ１，ｔ０）＋∫ｄＸｄｔｄｔ＝
　　Ｘ（ｔ０）＋∫ｄＸｄｔｄｔ＝Ｘ（ｔ０）＋

[　　 ∫ｄａｄｔｄｔｔｆ
ｔ０
　∫ｄｅｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄｉｄｔｄｔｔｆ

ｔ０

　　∫ｄΩｄｔｄｔｔｆ
ｔ０
　∫ｄωｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄＭｄｔｄｔｔｆ

ｔ ]０
Ｔ

＝Ｘ（ｔ０）＋

　　

∫２ａ
２ｖ
μ
ｆｔｄｔｔｆ

ｔ０

∫１ｖ ２（ｅ＋ｃｏｓθ）ｆｔ－ｒｆｎａｓｉｎ[ ]θｄｔｔｆ
ｔ０

∫ｒｈｃｏｓ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

∫ｒ
ｈｓｉｎｉ

ｓｉｎ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

{∫１ｅ ２ｓｉｎθｖ ｆｔ＋ ２ｅ
ｖ
＋ｒｃｏｓθ( )ａｖ

ｆ[ ]ｎ －
　　 ｒｓｉｎ（ω＋θ）ｃｏｓｉ

ｈｓｉｎｉ
ｆ}ｈ ｄｔｔｆ

ｔ０

{∫ｎ－ ｂ [ｅａｖ
２ｆｔ １＋

ｅ２ｒ( )ｐ ｓｉｎθ＋
　　

ｒｆｎ
ａ
ｃｏｓ ] }θ ｄｔｔｆ

ｔ

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

























０

（５）

式中：ｆｔ，ｆｎ，ｆｈ为 ｔ时刻 μ１在３个方向上的投影分
量。将 μ１看作参数，根据常微分方程解对参数的
连续依赖性，Ｘ（μ１，ｔｆ）为关于 μ１的可微连续函
数，即 Ｘ（μ１，ｔｆ）局部上是一个三维微分流形，而
Ｘ（μ１，ｔｆ）的值本身是六维空间的元素。显然，三
维流形无法覆盖六维空间，也就是说，很多情况

下，不存在满足条件的 μ１，使得
Ｘ（ｔｆ）＝Ｘ（μ１，ｔｆ）＝Ｘ（μ１，ｔ０）＋

　　∫ｄＸｄｔｄｔ＝Ｘ（ｔ０）＋∫ｄＸｄｔｄｔ （６）

其次，考虑两段常值推力，假设两段常值推力

作用时间相同，则代入最小二乘优化函数里，优化

变量只有两段常值推力，即六维变量。小邻域定

理保证了解的局部存在性。

小邻域定理：近距离运动假设下，固定时间

内，对于参考轨道，存在一个小邻域对其中任意一
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点，一定存在两段常值推力解。

数学描述如下：

设 Ｘ１（μ１，μ２，ｔｆ）是两段常值推力轨道，在 ｔ０
时刻与参考轨道 Ｘ０（ｔ０）相等，在［ｔ０，（ｔ０＋ｔｆ）／２］
内推力为 μ１；在［（ｔ０＋ｔｆ）／２，ｔｆ］内推力为 μ２；对
于 ｔｆ时刻参考轨道瞬时要素 Ｘ（ｔｆ），一定存在以
其为圆心的一个邻域 Ｂ（Ｘ（ｔｆ），δ）（见图 ２），对其
中任意一点 Ｘｔｆ，一定存在 μ１，μ２，使得 Ｘ１（μ１，μ２，

ｔｆ）在 ｔｆ时刻的轨道要素恰好是 Ｘｔｆ。

证明　根据小推力线化方程［２０］
，有

Ｘ１（μ１，μ２）－Ｘ０ ｔｆ
ｔ０
＝∫ｄＸｄＥｄＥ≈

　　 ∫ｄａｄＥｄＥ Ｅｆ
Ｅ[ ０
　∫ｄｅｄＥｄＥ Ｅｆ

Ｅ０
　∫ｄｉｄＥｄＥ Ｅｆ

Ｅ０

　　∫ｄΩｄＥｄＥ Ｅｆ
Ｅ０
　∫ｄωｄＥｄＥ Ｅｆ

Ｅ０　∫ｄＭｆｄＥｄＥ Ｅｆ
Ｅ ]
０

Ｔ

≈

　　Ｃ [× μ１

μ
]

２

＝［Ａ（Ｅ０，Ｅｈ）　Ａ（Ｅｈ，Ｅｆ）］ [× μ１

μ
]

２

（７）

式中：Ｅ０、Ｅｈ和 Ｅｆ为参考轨道 Ｘ０（ｔ）分别在 ｔ０、
（ｔ０＋ｔｆ）／２和 ｔｆ时的偏近点角；Ａ（Ｅ０，Ｅｈ）与
Ａ（Ｅｈ，Ｅｆ）均表示线化矩阵，具体表示详见文
献［２０］在近距离运动假设下，小推力线化方程的
系数矩阵 Ｃ可以近似代替雅可比阵。ｄｅｔＣ≠０，
所以雅可比阵行列式不为零，根据逆映射定理，一

定存在一个小邻域满足一一映射。 证毕

根据小邻域定理，只要设计的推力曲线终端

六要素位于以参考轨道终端时刻的六要素为圆心

的小球内，常值推力一定有解，因此，若设计的推

力曲线终端六要素与参考轨道终端时刻的六要素

满足近距离相对运动假设，很大可能存在一对常

值推力满足：

图 ２　小邻域定理示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｍａｌｌｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄ

ｔｈｅｏｒｅｍ

Ｘ（ｔｆ）－Ｘ（ｔ０）＝∫ｄＸｄｔｄｔ＝

[　　 ∫ｄａｄｔｄｔｔｆ
ｔ０
　∫ｄｅｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄｉｄｔｄｔｔｆ

ｔ０

　　∫ｄΩｄｔｄｔｔｆ
ｔ０
　∫ｄωｄｔｄｔｔｆ

ｔ０
　∫ｄＭｄｔｄｔｔｆ

ｔ ]０
Ｔ

＝

　　

∫２ａ
２ｖ
μ
ｆｔｄｔｔｆ

ｔ０

∫１ｖ ２（ｅ＋ｃｏｓθ）ｆｔ－ｒｆｎａｓｉｎ[ ]θｄｔｔｆ
ｔ０

∫ｒｈｃｏｓ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

∫ｒ
ｈｓｉｎｉ

ｓｉｎ（ω＋θ）ｆｈｄｔｔｆ
ｔ０

{∫１ｅ ２ｓｉｎθｖ ｆｔ＋ ２ｅ
ｖ
＋ｒｃｏｓθ( )ａｖ

ｆ[ ]ｎ －
　　 ｒｓｉｎ（ω＋θ）ｃｏｓｉ

ｈｓｉｎｉ
ｆ}ｈ ｄｔｔｆ

ｔ０

{∫ｎ－ ｂ [ｅａｖ
２ｆｔ １＋

ｅ２ｒ( )ｐ ｓｉｎθ＋
　　

ｒｆｎ
ａ
ｃｏｓ ] }θ ｄｔｔｆ

ｔ

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




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

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










０

（８）

其中：推力 ｆ满足：

ｆ＝ｆ（μ１，μ２）＝
μ１　ｔ∈ ｔ０，

ｔ０＋ｔｆ[ )２

μ２　ｔ∈
ｔ０＋ｔｆ
２
，ｔ[ )










ｆ

（９）

３　修正公式

采用最小二乘法得到的双段常值推力解往往

精度较差，考虑采用迭代方法对解进行修正，提高

精度准确性。

设映射函数 Ｆ：Ｒｎ→Ｒｎ。
若存在根 ｘ０，使得 Ｆ（ｘ０）＝０，且 Ｆ（ｘ０）的 Ｊａ

ｃｏｂｉ矩阵 ＪＦ（ｘ０）满秩，若矩阵 Ａ≈ＪＦ（ｘ０）。
则存在小领域 δ，使得 ｘ^０∈Ｂ（ｘ０，δ），^ｘｋ＋１＝

ｘ^ｋ－Ａ
－１Ｆ（^ｘｋ）收敛于 ｘ０，Ｂ为邻域。
证明　对任意 ｘ，ｙ∈Ｂ（ｘ０，δ），定义：

ｇ（ｘ）＝ｘ－Ａ－１Ｆ（ｘ），ｇ（ｙ）＝ｙ－Ａ－１Ｆ（ｙ）
ｇ（ｘ）－ｇ（ｙ）＝（ｘ－ｙ）－Ａ－１（Ｆ（ｘ）－Ｆ（ｙ））＝
　　（ｘ－ｙ）－Ａ－１ＪＦ（ｙ）（ｘ－ｙ）－Ａ－１Ｌ（ｘ－ｙ）＝
　　（Ｉ－Ａ－１ＪＦ（ｙ））（ｘ－ｙ）－Ａ－１Ｌ（ｘ－ｙ）
Ｌ为有界常数，仅与领域 Ｂ（ｘ０，δ）有关，当 ｘ－
ｙ→０，Ｌ→０时，必 δ１，若 ｘ，ｙ∈ δ１，有 （Ｉ－

Ａ－１ＪＦ（ｙ））·（ｘ－ｙ）≤ρ（ｘ－ｙ），其中 ρ＜１。
这是因为当 ｘ和 ｙ与 ｘ０接近，Ａ

－１ＪＦ（ｙ）≈
Ｉ，又有，若 ｘｋ∈δ１，ｘｋ＋１＝ｘｋ－Ａ

－１Ｆ（ｘｋ），则
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ｘｋ＋１－ｘ０ ＝ｘｋ－ｘ０－Ａ
－１Ｆ（ｘｋ）－

　　Ａ－１Ｆ（ｘ０）＝（Ｉ－Ａ
－１ＪＦ（ｘ０））（ｘｋ－

　　ｘ０）＋ｍ（ｘｋ－ｘ０）　ｘｋ－ｘ０→０，ｍ→０
由公式：

（Ｉ－Ａ－１ＪＦ（ｘ０））（ｘｋ－ｘ０）≤ ρｘｋ－ｘ０
得

ｘｋ＋１－ｘ０ ≤ （ρ＋ｍ）ｘｋ－ｘ０ ≤ ｘｋ－ｘ０
（１０）

故 ｘｋ＋１∈Ｂ（ｘ０，δ）。
故当 ｘ，ｙ∈δ１时，ｇ（ｘ）是压缩的映射，由压缩

映射定理，存在唯一不动点 ｘ０，ｘ^ｋ＋１ ＝ｘ^ｋ －

Ａ－１Ｆ（^ｘｋ）收敛于 ｘ０。 证毕

根据式（１０），将最小二乘解当作初始点 ｘ^０，
将矩阵 Ｂ来替代雅可比阵，即
ｘ^ｋ＋１ ＝ｘ^ｋ－Ｂ

－１Ｆ（^ｘｋ） （１１）
可以提高最小二乘解的精度。

４　数值仿真

设参考星 Ｋ的轨道要素为 Ｘ＝（ａ，ｅ，ｉ，Ω，ω，
Ｍ）＝（７５５５０００ｍ，０，π／４，０，０，０），其中半长轴单
位为 ｍ。任务航天器 Ｗ绕 Ｋ作水滴悬停运动，水
滴构型几何参数为 （ｘｈｏｖｅｒ，ｙｈｏｖｅｒ，ｚｈｏｖｅｒ，ｄｕ）＝
（１０００ｍ，０，２０００ｍ，π／３），其中 ｄｕ表示水滴构型
维持一周时参考星 Ｋ绕地球转过的弧度，用以表
征水滴构型的周期。

首先，根据方程式（４），采用最小二乘法尝试
寻找一组多段推力解（μ１，μ２，μ３，μ４，μ５）。常值
推力时间 Δｔ为参考星 Ｋ绕地球转过０．１２４ｒａｄ所
需时间。代入方程式（４）使用最小二乘法求解，
并进行了计算机仿真，仿真结果如图３所示。

在（ｘ，ｚ）＝（９３０，２７５０）ｍ时，任务航天器开
始施加常值推力，直至（ｘ，ｚ）＝（１１００，２７５０）ｍ时
停止施加推力，其中一共采用了５段常值推力，推
力结束后，任务航天器进入自由段，不再施加推

力，直到下一个周期／往复循环，表明确实存在多
段常值推力控制可以代替脉冲推力使目标航天器

绕参考星进行周期性水滴悬停运动，同时也说明

最小二乘法可以较好地求解多段常值推力。

设参考星 Ｋ的轨道要素仍然为 Ｘ＝（ａ，ｅ，ｉ，
Ω，ω，Ｍ）＝（７５５５０００ｍ，０，π／４，０，０，０），半长轴
单位为 ｍ，任务航天器 Ｗ绕 Ｋ作水滴悬停运动，
水滴构型几何参数为（ｘｈｏｖｅｒ，ｙｈｏｖｅｒ，ｚｈｏｖｅｒ，ｄｕ）＝
（１０００ｍ，０，１０００ｍ，２π／３）。常值推力时间 Δｔ为
参考星 Ｋ绕地球转过 π／９所需时间。

尽管５段常值推力实现了周期性水滴悬停运

动，但计算时间较长，控制较复杂。为了减少求解

时间，得到更简单的推力控制策略，考虑两段常值

推力实现悬停构型，即在 Ｎ＝２的情况下进行了
仿真，首先通过最小二乘法得到双推力初值，得到

的结果精度差于 ５段常值推力控制，然后使用精
度法对两段推力解进行精度修正，修正后的解精

度较好，最后仿真结果如表１和表２所示。
图４为仅用最小二乘法得到的两段推力解。

绿色轨迹代表施加脉冲推力的仿真效果，蓝色段

表示为无推力段，红色段代表施加两段常值推力

作用后的结果。可以看出，两段常值推力基本实

现了水滴悬停构型控制，但控制精度较差，与原先

构型重合度较差。

如图５所示，绿色轨迹代表施加脉冲推力的
仿真效果，蓝色段表示为无推力段，红色段代表施

加两段常值推力作用后的结果。在（ｘ，ｚ）＝
（－３００，３５００）ｍ时，任务航天器开始施加常值推
力，直至（ｘ，ｚ）＝（２２５０，３３００）ｍ时停止施加推
力，推力结束后，任务航天器进入自由段，不再施

加推力，直到下一个周期往复循环。可以看到，红

图 ３　五段常值推力下仿真结果

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｉｖｅｓｅｇｍｅｎｔｃｏｎｓｔａｎｔｔｈｒｕｓｔ

表 １　未修正两段常值推力结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｕｎｍｏｄｉｆｉｅｄｔｗｏｓｅｇｍｅｎｔ

ｃｏｎｓｔａｎｔｔｈｒｕｓｔ

推力／（ｍ·ｓ－２） μ１ μ２

ｆｔ ０．００６７９６ －０．００６７８９

ｆｎ －０．０１８３１１ －０．０１８３０６８

ｆｈ ０ ０

表 ２　修正后两段常值推力结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍｏｄｉｆｉｅｄｔｗｏｓｅｇｍｅｎｔ

ｃｏｎｓｔａｎｔｔｈｒｕｓｔ

推力／（ｍ·ｓ－２） μ１ μ２

ｆｔ ０．００５０７４ －０．００５０８０

ｆｎ －０．０２１０２８ －０．０２１０２６

ｆｈ ０ ０
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　第 ３期 白晟州，等：基于分段常值推力的水滴悬停构型控制策略

图 ４　未修正的两段常值推力解

Ｆｉｇ．４　Ｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｕｎｍｏｄｉｆｉｅｄｔｗｏｓｅｇｍｅｎｔｃｏｎｓｔａｎｔｔｈｒｕｓｔ

图 ５　修正后的两段常值推力解

Ｆｉｇ．５　Ｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｍｏｄｉｆｉｅｄｔｗｏｓｅｇｍｅｎｔｃｏｎｓｔａｎｔｔｈｒｕｓｔ

色段与绿色段重合度较高，说明双段常值推力解

的精度较高，可以代替脉冲推力进行水滴悬停构

型控制。

仿真结果表明，两段推力也可以很好地实现

水滴悬停控制，具有较好的稳定性。由于待解变

量较少，相比多段常值推力，计算速度更快。

５　结　论

基于脉冲控制下的水滴悬停构型和摄动方

程，进一步研究可以得到：

１）多段常值推力控制问题可以转化为求解
水滴悬停构型的打靶方程，最小二乘法是一种求

解此类问题的实用方法。

２）小邻域定理为近距离相对运动条件下两
段常值推力控制提供了可行性，悬停构型采用两

段常值推力，一定程度上保证了解的存在性，也缩

小了优化变量的数量，提高优化精度并减少优化

时间。

３）若最小二乘解的精度不够，但距离理想解
不太远，那么采用迭代方法对最小二乘解进行修

正，可以提高精度，甚至收敛到理想解。
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　引用格式：薛清文，陆键，姜雨．大型机场滑行道航空器交通流特性仿真［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：５６７５７４．
ＸＵＥＱＷ，ＬＵＪ，ＪＩＡＮＧＹ．Ａｉｒｃｒａｆｔｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｔｌａｒｇｅａｉｒｐｏｒｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：５６７５７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０３９９

大型机场滑行道航空器交通流特性仿真

薛清文１，陆键１，，姜雨２

（１．同济大学 道路与交通工程教育部重点实验室，上海 ２０１８０４；　２．南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：滑行道是连接跑道和停机坪的纽带，是大型机场航空器场面运行的关键资
源。随着场面航空器数量的不断增加，航空器在滑行道区域涌现出特有的交通流特性。基于

滑行道航空器运行规则，结合元胞传输模型（ＣＴＭ），建立宏观的滑行道航空器交通流元胞传
输模型，在 ＮｅｔＬｏｇｏ系统动力学仿真平台的基础上，以中国某大型机场滑行道航空器运行为例
对模型进行验证，推理滑行道交通流基本参数之间的关系和相变特征。研究表明，滑行道交通

流在自由流、同步流和阻塞流 ３种相态中演变，其中在同步流相态中，随着密度增加，流量从
０．１５降至０．１０架次／ｍｉｎ，速度从２０降至７．６４ｍ／ｓ，说明流量和速度参数对于密度的变化十分
敏感。当离场率与进场率的比例从 ０．２降至 ０．１５时，３种相态下的临界流量从 ０．１５、０．１０降
至０．１３、０．０５架次／ｍｉｎ；临界速度在自由流不变，同步流和阻塞流中依次从７．６４、１．０７降至
０．８８、０．２５ｍ／ｓ；临界密度在自由流由 ０．５０降至 ０．４６架次／ｋｍ，而在同步流阻塞流中依次从
０．８８、６．２１增加至３．７７、１３．１７架次／ｋｍ。本研究揭示滑行道交通流拥堵演变机理，为制定科
学合理的滑行道管理控制策略提供理论基础。

关　键　词：滑行道；交通流；元胞传输模型 （ＣＴＭ）；相态演变；ＮｅｔＬｏｇｏ
中图分类号：Ｖ３５１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５６７０８

　　滑行道是连接跑道和停机坪的关键纽带，也
是机场场面资源的重要组成部分，其运行效率直

接影响场面资源的运行效率。如何制定合理高效

的滑行道运行控制策略是中国大型机场亟需解决

的关键问题之一。

随着场面航空器数量的不断增加，航空器在

滑行道区域涌现出特有的交通流特性。纵观国内

外学者的研究，对于航空器交通流研究大多集中

在空域，Ｍｅｎｏｎ［１２］、Ｒｏｂｅｌｉｎ［３］和 Ｓａｒａｆ［４］等分别建
立空域交通流网络模型，许炎等

［５］
对空域交通流

的时序分布和参数关系基本图进行了分析，张洪

海等
［６］
进一步剖析了不同交通组织、间隔标准和

流控策略下空域交通流的相变规律。尹苏皖

等
［７８］
研究大型机场离场交通流运行特征，剖析

离场交通流特征参量关联演变规律，但对于滑行

道交通流演变特性并未深入分析。随着元胞传输

模型（ＣｅｌｌＴｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎＭｏｄｅｌ，ＣＴＭ）的广泛应用，
Ｔｅｓｓｅｌｌａｔｉｏｎ模型［１］

将空域系统分割为二维元胞，

研究航空器在元胞间的传输和流动；Ｒｏｂｅｌｉｎ［３］和
Ｓｕｎ［９］等采用 ＣＴＭ离散化交通流连续方程的方法
进行求解，利用时间离散的差分方程描述元胞中

航空器的线性流动。在交通流仿真工具方面，相

比于 ＳＩＭＭＯＤ［１０］、ＴＡＡＭ［１１］等高成本仿真工具，
ＡｎｙＬｏｇｉｃ［１２１４］、Ｎｅｔｌｏｇｏ［１５１６］等综合仿真平台上也
开发了系统模块。Ｎｅｔｌｏｇｏ以模块化的形式直接
进行系统动力学建模仿真，通过定义系统中不同

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903017&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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个体之间的联系得到系统内个体的变化情况，在

验证和调试方面优于其他仿真软件。

本文从滑行道区域航空器运行特性和交通流

时空特性出发，结合 ＣＴＭ，建立滑行道交通流元
胞传输模型，在 ＮｅｔＬｏｇｏ系统动力学仿真平台基
础上，推演滑行道交通流相态的演变过程，为优化

大型机场场面航空器运行效率提供理论基础。

１　基于 ＣＴＭ 的滑行道交通流元胞
传输建模

１．１　滑行道交通流基本参数定义
１）滑行道交通流流量：单位时间内经过滑行

道元胞的航空器数量的总和。

２）滑行道交通流密度：单位时间内滑行道元
胞中的航空器数量总和与滑行道总长度的比值。

３）滑行道交通流流速：单位时间内在滑行道
元胞中所有航空器的平均速度。

１．２　模型假设
１）场面滑行道交通流是连续的，在划定的元

胞内均匀分布，以满足流体假设。

２）在跑道和停机位分配确定的情况下，航空
器进离场滑行路径相对固定。

３）航空器起降过程中，主要考虑跑道容量限
制，不考虑空域条件限制。

４）场面航空器运行过程中，进离场航空器具
有相同的优先级。

１．３　机场场面离散化元胞传输网络
本文以中国某大型机场场面资源布局结构为

例，将跑道、滑行道和停机坪离散化，构建场面离

散化元胞传输网络如图１所示。该传输网络具有
链路、汇聚和分散等物理特性。机场场面由跑道

元胞、滑行道元胞和停机坪元胞组成。停机坪分

为Ｇ１、Ｇ２、Ｇ３和Ｇ４４个区域。本文针对４个停机坪

图 １　中国某大型机场场面离散化元胞传输网络

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅｄｃｅｌｌｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｏｎ

ｇｒｏｕｎｄｏｆａｌａｒｇｅａｉｒｐｏｒｔｉｎＣｈｉｎａ

区域的进离场滑行道，将部分滑行道结构简化，验

证元胞传输建模的可行性，更复杂的网络拓扑结

构可在本文基础上进一步实现。进场过程中，航

空器推出跑道１，通过滑行道进入停机坪区域；离
场过程中，航空器推出停机坪区域，通过滑行道进

入跑道２。进离场路径与跑道、滑行道和机坪区
域，共同组成机场场面离散化元胞传输网络。

１．４　模型建立
航空器在滑行道的滑行传输模式可以分为

３类：链路滑行、分散滑行和汇聚滑行。根据 ３种
传输模式，将滑行道交通流元胞传输模型分为链

路滑行道元胞传输模型、分散滑行道元胞传输模

型和汇聚滑行道元胞传输模型。

１．４．１　链路滑行道元胞传输模型
将滑行道划分为相互连接的元胞，在滑行道

元胞内，航空器通过链路在各个元胞间均匀流动。

链路滑行道元胞传输模型如图２所示。
因为模型将空间、时间离散化，所以在一个步

长后，元胞 ｉ内的容量变化与流量有关。
Ｎｉ（ｔ＋１）－Ｎｉ（ｔ）＝ｑｉ－１（ｔ）ｄｔ－ｑｉ（ｔ）ｄｔ （１）
式中：ｑｉ－１（ｔ）和ｑｉ（ｔ）分别为单位时间内元胞ｉ中
流入和流出的航空器数量；Ｎｉ（ｔ＋１）和 Ｎｉ（ｔ）分
别为单位步长 ｄｔ前后的元胞 ｉ内航空器的数量，
满足流量守恒定理。流体 ｑｉ（ｔ）满足：

ｑｉ＝ｋｉｖｉ （２）

ｋｉ＝
Ｎｉ（ｔ）
ｌｉ

（３）

ｑｉ＝
Ｎｉ（ｔ）
ｌｉ
ｖｉ （４）

其中：ｖｉ为滑行元胞内航空器的平均滑行速度；ｋｉ
为滑行元胞内航空器的密度；ｌｉ为滑行元胞的长
度。除了受到自身均质流体的影响，还受到下级

元胞容量的限制：

ｑｉ（ｔ）ｄｔ＝ｍｉｎ
Ｎｉ（ｔ）
ｌｉ
ｖｉｄｔ，Ｃｉ＋１－Ｎｉ＋１（ｔ{ }） （５）

式中：Ｃｉ为元胞的容量，由元胞长度 ｌｉ、航空器长
度 Ｈｆｌｉｇｈｔ和安全距离 Ｄｓａｆｅ决定，即

Ｃｉ＝
ｌｉ

Ｈｆｌｉｇｈｔ＋Ｄｓａｆｅ
（６）

其中：Ｈｆｌｉｇｈｔ与机型有关，根据飞机手册确定；而
Ｄｓａｆｅ与管制速度、管制间隔有关，根据前后航空

图 ２　链路滑行道元胞传输模型

Ｆｉｇ．２　Ｔａｘｉｗａｙｃｅｌｌｌｉｎｋｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

８６５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ３期 薛清文，等：大型机场滑行道航空器交通流特性仿真

器的类型、航空器的滑行速度等参数可以确定安

全距离：

Ｄｓａｆｅ ＝∑∑ｐｉｊＤｉｊ （７）

其中：ｐｉｊ表示前机的机型为 ｉ，后机的机型为 ｊ的
概率；Ｄｉｊ表示前机的机型为 ｉ，后机的机型为 ｊ时
的前后航空器的安全间隔。

同样可以得到 ｑｉ－１（ｔ）的流量表达式。如果
上级元胞的流出流量超出了下级元胞容量的限

制，那么上级元胞内的部分航空器就要减速或者

停止等待，从而降低进入下级元胞的航空器流量，

元胞 ｉ内需要等待的航空器数量为
ｑｗ（ｔ）ｄｔ＝ｍａｘ｛ｑｉ（ｔ）ｄｔ－（Ｃｉ＋１－Ｎｉ＋１（ｔ）），０｝

（８）
式（１）～式（８）表示链路滑行道元胞传输

模型。

１．４．２　分散滑行道元胞传输模型
分散滑行主要发生在进场过程中，航空器脱

离跑道后，通过平行滑行道元胞分散到不同的联

络滑行道元胞从而进入不同停机坪区域。分散滑

行道元胞传输模型如图３所示。

图 ３　分散滑行道元胞传输模型

Ｆｉｇ．３　Ｔａｘｉｗａｙｃｅｌｌｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

滑行道元胞 ｉ内的航空器通过滑行道元胞
ｉ＋１，ｉ＋２，…，ｉ＋ｎ分散传输，单位时间后，元胞 ｉ
内的航空器数量变化为

Ｎｉ（ｔ＋１）＝Ｎｉ（ｔ）＋ｑｉ－１，ｉ（ｔ）ｄｔ－（ｑｉ，ｉ＋１（ｔ）＋
　　ｑｉ，ｉ＋２（ｔ）＋… ＋ｑｉ，ｉ＋ｎ（ｔ））ｄｔ （９）

ｑｉ－１，ｉ（ｔ）ｄｔ＝ｍｉｎ
Ｎｉ－１（ｔ）
ｌｉ－１

珋ｖｉ－１ｄｔ，Ｃｉ－Ｎｉ（ｔ{ }）
（１０）

ｑｉ，ｉ＋ｘ（ｔ）ｄｔ＝

　　ｍｉｎＣｉ＋ｘ－Ｎｉ＋ｘ（ｔ），
Ｎｉ（ｔ）
ｌｉ
珋ｖｉｄｔ·δ

ｘ
μ（ｔ{ }） （１１）

δｘμ（ｔ）＝
Δｇｘ（ｔ） ∑

ｎ

ｉ＝１

Δｇｉ（ｔ）　　 Δｇｉ（ｔ）＞０

０ Δｇｉ（ｔ）＝
{

０

（１２）

∑
ｎ

ｘ＝１
δｘμ（ｔ）＝１ （１３）

式中：ｘ为 １～ｎ中任意数值；δｘμ（ｔ）为从元胞 ｉ流

入元胞 ｉ＋ｘ的分流比；Δｇｘ（ｔ）为停机坪元胞Ｇｘ中

空闲机位的数量。分流比 δｘμ（ｔ）由元胞 ｉ＋ｘ连接
的停机坪区域内空闲机位数量与所有停机坪内空

闲机位总量的比值决定。式（９）～式（１３）表示分
散滑行道元胞传输模型。

１．４．３　汇聚滑行道元胞传输模型
航空器离场过程中，离场滑行道交通流通过

不同停机坪区域的联络滑行道元胞，汇聚到平行

滑行道元胞，从而进入跑道。汇聚滑行道元胞传

输模型如图４所示。

图 ４　汇聚滑行道元胞传输模型

Ｆｉｇ．４　Ｔａｘｉｗａｙｃｅｌｌｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

滑行道元胞 ｉ－１～ｉ－ｎ汇聚传输到滑行道
元胞 ｉ内，其元胞内的航空器数量变化为
Ｎｉ（ｔ＋１）＝Ｎｉ（ｔ）－ｑｉ，ｉ＋１（ｔ）ｄｔ＋（ｑｉ－１，ｉ（ｔ）＋
　　ｑｉ－２，ｉ（ｔ）＋… ＋ｑｉ－ｎ，ｉ（ｔ））ｄｔ （１４）
ｑｉ－ｘ，ｉ（ｔ）ｄｔ＝

{　　ｍｉｎ
Ｎｉｘ（ｔ）
ｌｉｘ

珋ｖｉ－ｘｄｔ，δ
ｘ
θ（ｔ）（Ｃｉ（ｔ）－Ｎｉ（ｔ }））

（１５）

ｑｉ，ｉ＋１（ｔ）ｄｔ＝ｍｉｎ
Ｎｉ（ｔ）
ｌｉ
珋ｖｉｄｔ，Ｃｉ＋１－Ｎｉ＋１（ｔ{ }）

（１６）

δｘθ（ｔ）＝

Ｎｉ－ｘ（ｔ） ∑
ｎ

ｘ＝１

Ｎｉ－ｘ（ｔ）

　　∑
ｎ

ｘ＝１
ｑｉ－ｘ，ｎ（ｔ）ｄｔ＞Ｃｉ（ｔ）－Ｎｉ（ｔ）

０

　　∑
ｎ

ｘ＝１
ｑｉ－ｘ，ｎ（ｔ）ｄｔ≤ Ｃｉ（ｔ）－Ｎｉ（ｔ















）

（１７）

∑
ｎ

ｘ＝１
δｘθ（ｔ）＝１ （１８）

式中：ｘ为１～ｎ中任意数值；δｘθ（ｔ）为元胞 ｉ－ｘ流

入元胞 ｉ的汇流比，由元胞 ｉ－ｘ连接的停机坪区
域内航空器数量与所有停机坪内航空器总量的比

值决定。当元胞 ｉ－１～ｉ－ｎ的汇流流量超过元
胞 ｉ的容量限制时，流量 ｑｉ－ｘ，ｉ（ｔ）应按照一定的比

９６５
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例 δｘθ（ｔ）汇聚到元胞 ｉ内。式（１４）～式（１８）表示
汇聚滑行道元胞传输模型。

２　仿真验证

设置单位仿真步长为 １ｍｉｎ。根据前后２架
航空器降落在同一条跑道的最小尾流时间间隔，

以及该机场每天的航空器平均进场率，确定该机

场的航空器进场率为０．４架次／ｍｉｎ保持不变，设
置航空器离场率为０．１５架次／ｍｉｎ，模拟由于恶劣
天气等引起的离场航班流控、管制情况下，滑行道

交通流相态的演变过程。参考航空器在场面的实

际运行过程，设置平行滑行道元胞内的航空器滑

行速度为２０ｍ／ｓ，联络滑行道的航空器滑行速度
为 １０ｍ／ｓ，机坪滑行道的航空器滑行速度为
２ｍ／ｓ。在 ＣＴＭ中，元胞长度 ｌｉ、时间步长 ｄｔ和速
度 ｖｉ之间需要满足 ｖｉｄｔ≤ｌｉ的关系式，否则元胞间
的流量传输不守恒。

基于 ＮｅｔＬｏｇｏ软件的系统动力学仿真平台，
对所建滑行道交通流元胞传输模型进行宏观仿

真，如图５所示。图中，Ｎ０和 Ｎａｉｒ表示该机场终端
区元胞；Ｎｉｎ和 Ｎｏｕｔ分别表示进场跑道元胞和离场
跑道元胞；Ｎ１和 Ｎ６表示平行滑行道元胞，Ｎ２～Ｎ５
表示联络滑行道；ＮＡ１～ＮＡ４表示进场机坪滑行道
元胞；ＮＤ１ ～ＮＤ４表示离场机坪滑行道元胞；
ＮＧ１～ＮＧ４表示该机场的４个停机坪元胞；方块表
示“ｓｔｏｃｋ”，代表模型中的一个元胞，存储在其中
的流体数量表示元胞中航空器的数量；箭头表示

“ｆｌｏｗ”，代表不同元胞之间流量流动的方向，根据
１．４节中建立的场面宏观交通流模型确定元胞之
间的流量公式，通过 ＮｅｔＬｏｇｏ软件编程实现对元
胞之间的流量控制，进而模拟推演滑行道区域的

交通流运行特性。

图 ５　基于 ＮｅｔＬｏｇｏ系统动力学平台的交通流

元胞传输模型宏观仿真

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｅｌｌｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌｍａｃｒｏｓｃｏｐｉｃ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｐｌａｔｆｏｒｍＮｅｔＬｏｇｏ

３　数据分析

本文选取中国某大型机场 ０７：３０～０８：３０的

航空器运行数据进行模拟仿真，该时段为机场的

高峰时段，通过比较实际推出流量和仿真推出流

量的差值，验证本文模型是否合理，如表１所示。
通过比较发现，航空器在高峰时段的实际

推出流量和仿真推出流量的最大差值控制在

０．０２架次／ｍｉｎ，表明本文模型合理，可以用来模
拟场面运行。

表 １　实际推出流量和仿真推出流量的比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｃｔｕａｌａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄ

ｄｅｐａｒｔｕｒｅｆｌｕｘ

时间／
ｍｉｎ

实际推出流量／
（架次·ｍｉｎ－１）

仿真推出流量／
（架次·ｍｉｎ－１）

１０ ０ ０．００８

２０ ０．０９７ ０．０９６

３０ ０．１３９ ０．１３６

４０ ０．１６７ ０．１４６

５０ ０．１６７ ０．１４９

６０ ０．１６７ ０．１４９

３．１　滑行道交通流特性分析
在保持航空器进场率 ｑｉｎ和离场率 ｑｏｕｔ不变的

情况下，随着航空器数量的不断增加，滑行道上的

航空器呈现交通流特性。利用 ＮｅｔＬｏｇｏ系统动力
学进行滑行道交通流宏观仿真，得到离场滑行道

交通流的基本参数之间的关系如图 ６所示。其
中，ｑｍａｘ为最大流量，ｑｊａｍ为阻塞流流量，ｑｓｙｎ为同步
流临界流量，ｖｆｒｅｅ为自由流最大速度，ｖｓｙｎ为同步流
临界速度，ｖｊａｍ为阻塞流速度，ｋｆｒｅｅ为自由流临界密
度，ｋｓｙｎ为同步流临界密度，ｋｊａｍ为阻塞流密度。

本文参考地面交通流基本相态的不同特性，

将滑行道交通流划分为３种相态：自由流、同步流
和阻塞流。不同相态的基本特性如图６（ａ）所示。

滑行道交通流密度流量曲线是交通流的基
本图表，根据图 ６（ａ）可以得到密度流量曲线的
拟合公式为

ｑ＝

０．３ｋ　　　　　　　０＜ｋ≤ ｋｆｒｅｅ
０．２３＋８．７５ｋ－０．５ ｋｆｒｅｅ ＜ｋ≤ ｋｓｙｎ
０．１ ｋｓｙｎ ＜ｋ≤ ｋ

{
ｊａｍ

（１９）

对式（１７）进行 Ｆ检验，判断其函数关系是否
成立。

从表２显著性检验的结果可以看出回归效果
显著（置信度 α＝９５％），密度流量之间可以满足
拟合公式（１９）。根据两者之间的关系曲线及拟
合公式，可知：

１）在自由流状态下，当交通流密度为 ０时，
滑行道流量也为０。流量随着密度的增加而呈线
性增长；自由流临界密度ｋｆｒｅｅ＝０．５０架次／ｋｍ，

０７５



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
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图 ６　滑行道交通流的密度、流量和速度的关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｄｅｎｓｉｔｙ，ｆｌｕｘａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆ

ｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗ

表 ２　密度流量函数关系显著性检验结果（α＝９５％）

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｅｎｓｉｔｙｆｌｕｘ

ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ（α＝９５％）

相态 样本数 Ｒ２相关系数 Ｆ检验

自由流 ６４ １ ０．９２４６

同步流 １０ ０ ０．０７５４

自由流最大流量达到 ｑｍａｘ＝０．１５架次／ｍｉｎ；在自
由流相态下，航空器运行效率很高，场面不会产生

拥堵。

２）在同步流相态下，交通流流量对于密度的
变化十分敏感，随着滑行道上的航空器数量进一

步积累，场面航空器交通流密度增加至同步流临

界密度 ｋｓｙｎ＝０．８８架次／ｋｍ；在同步流相态下，场
面航空器积累产生局部拥堵，导致场面交通流流

量迅速下降，从 ｑｍａｘ下降至 ｑｓｙｎ＝０．１０架次／ｍｉｎ。

３）在阻塞流相态下，此相态下场面航空器不
断累积导致场面拥堵加剧，滑行道交通流密度继

续增加至阻塞流密度 ｋｊａｍ ＝６．２１架次／ｋｍ，交通
流流量保持不变；机场场面滑行道的运行效率逐

渐达到了饱和，此时场面运行效率主要受进场率

和离场跑道容量的限制。

图６（ｂ）为滑行道交通流的密度速度曲线，
根据此图可以得到密度速度曲线的拟合公式为

ｖ＝
２０　　　　　　　　　０＜ｋ＜ｋｆｒｅｅ
－２０．５８ｌｎｋ＋４．０２ ｋｆｒｅｅ ＜ｋ＜ｋｓｙｎ
－０．３６ｌｎｋ＋２．０２ ｋｓｙｎ ＜ｋ＜ｋ

{
ｊａｍ

（２０）
对式（２０）进行 Ｆ检验，结果如表３所示。
由以上显著性检验结果可知，同步流和堵塞

流下的密度速度关系满足拟合公式，回归效果显
著。在自由流状态下，航空器的滑行速度保持自

由流最大速度 ｖｆｒｅｅ＝２０ｍ／ｓ不变；在同步流阶段，
随着交通流密度的增加，交通流的滑行速度不断

下降，从自由流最大速度 ｖｆｒｅｅ下降至同步流临界
速度 ｖｓｙｎ＝７．６４ｍ／ｓ，同步流情况下速度对于密度
的敏感性很强，速度下降明显；在阻塞流相态下，

交通流的滑行速度继续下降至堵塞流速度 ｖｊａｍ ＝
１．０７ｍ／ｓ左右，不再变化。

图６（ｃ）为滑行道交通流的流量速度曲线，
根据此图可以得到流量速度曲线的拟合公式为

ｑ＝
［０，０．１５］　　　　　　 ｖ＝ｖｆｒｅｅ
０．００３９ｖ＋０．０６８５ ｖｓｙｎ≤ ｖ＜ｖｆｒｅｅ
０．１ ｖｊａｍ≤ ｖ＜ｖ

{
ｓｙｎ

（２１）
对式（２１）进行 Ｆ检验，判断结果见表４。

表 ３　密度速度函数关系显著性检验结果（α＝９５％）

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｅｎｓｉｔｙｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ（α＝９５％）

相态 样本数 Ｒ２相关系数 Ｆ检验

同步流 １０ ０．９２０８ ０．９６９５

阻塞流 ３２ ０．００９７ ０

表 ４　流量速度函数关系显著性检验结果（α＝９５％）

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｌｕｘｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ（α＝９５％）

相态 样本数 Ｒ２相关系数 Ｆ检验

同步流 １０ ０．９８６１ ０．００２０

　　从以上显著性检验的结果可以看出，流量速
度参数关系满足拟合公式。在自由流相态下，交

通流的速度保持在自由流速度 ｖｆｒｅｅ，交通流流量
随着密度增加而不断增大至 ｑｍａｘ；在同步流相态

１７５
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下，受到离场跑道容量的限制，场面部分航空器受

到管制，导致场面航空器密度增加，此时交通流速

度开始明显下降至ｖｓｙｎ，交通流量也减少至ｑｓｙｎ；在
堵塞流相态下，场面拥堵越发严重，交通流速度降

低到堵塞流速度 ｖｊａｍ，交通流量保持不变。
根据图６的滑行道交通流参数关系曲线，得

到滑行道交通流在自由流、同步流和阻塞流等

３个不同相态的演变过程中关键特征参数，具体
如表５所示。

综上所述，当进场率为０．４架次／ｍｉｎ、离场率
为０．１５架次／ｍｉｎ时，由于场面航空器的增多，交
通流密度增大，滑行道交通流会经历自由流同步
流阻塞流的相变过程，在各个相态下，交通流有
其自身的特性；进场率和离场率是直接影响滑行

道交通流相变的重要因素，通过改变两者的比例，

仿真分析两因素对滑行道交通流的影响机理。

表 ５　滑行道交通流的关键特征参数

Ｔａｂｌｅ５　Ｋｅｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗ

参数 数值

流量／（架次·ｍｉｎ－１）

ｑｍａｘ ０．１５
ｑｓｙｎ ０．１０
ｑｊａｍ ０．１０

速度／（ｍ·ｓ－１）

ｖｆｒｅｅ ２０．００
ｖｓｙｎ ７．６４
ｖｊａｍ １．０７

密度／（架次·ｋｍ－１）

ｋｆｒｅｅ ０．５０
ｋｓｙｎ ０．８８
ｋｊａｍ ６．２１

３．２　进场率和离场率影响下的交通流演变
本文固定进场率 ｑｉｎ＝０．４架次／ｍｉｎ不变，设

置离场率低于进场率，模拟空中交通管制或由于

其他情况，航空器滞留机场而产生的场面拥堵；设

置离场率 ｑｏｕｔ＝０．４，０．２和０．１５架次／ｍｉｎ，３种情
况下，得到不同的离场率与进场率比例，基于

ＮｅｔＬｏｇｏ系统动力学仿真平台，得到滑行道交通流
的 ３个基本参数之间关系的变化趋势如图 ７
所示。

根据图７的仿真结果，得到不同离场率和进
场率比例下的滑行道交通流关键特征参数如表 ６
所示。

在滑行道交通流关键特征参数的演变过程

中，当进场率和离场率相同或者进场率大于离场

率时，滑行道交通流速度保持在自由流速度 ｖｆｒｅｅ
不变，滑行道交通流流量增加至最大流量 ｑｍａｘ后也
不再变化，这说明此时滑行道交通流一直保持在

自由流的相态，进场航空器在场面运行过程中不

图 ７　不同比例下的滑行道交通流密度、流量和

速度的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｄｅｎｓｔｙ，ｆｌｕｘａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆ

ｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒａｔｉｏｓ

会产生拥堵，场面航空器运行效率很高。离场率

小于进场率时，随着运行时间推移，滑行道航空器

逐渐积累，相态从自由流逐渐向阻塞流过渡：

１）在自由流相态中，ｑｏｕｔ／ｑｉｎ比例越大，场面
航空器推进越多，自由流临界密度 ｋｆｒｅｅ和最大流
量 ｑｍａｘ随着比例增加而增大，不断趋近于滑行道
的最大容量；由于自由流相态下场面航空器较少，

不会产生拥堵，滑行道交通流的自由流速度 ｖｆｒｅｅ
是相同的，交通流速度与参数定义的元胞滑行速

度一致。

２）在同步流相态中，ｑｏｕｔ／ｑｉｎ比例越大，场面
航空器吞吐量增加，ｑｓｙｎ随之增加，航空器能够在
较短时间内推进推出，滑行道内累积的航空器数

２７５
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表 ６　不同比例下的滑行道交通流关键特征参数

Ｔａｂｌｅ６　Ｋｅｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒａｔｉｏｓ

ｑｏｕｔ／ｑｉｎ
流量／（架次·ｍｉｎ－１） 速度／（ｍ·ｓ－１） 密度／（架次·ｋｍ－１）

ｑｍａｘ ｑｓｙｎ ｑｊａｍ ｖｆｒｅｅ ｖｓｙｎ ｖｊａｍ ｋｆｒｅｅ ｋｓｙｎ ｋｊａｍ

１．００ ０．１５ ２０．０ ０．５２

０．２０ ０．１５ ０．１０ ０．１０ ２０．０ ７．６４ １．０７ ０．５０ ０．８８ ６．２１

０．１５ ０．１３ ０．０５ ０．０５ ２０．０ ０．８８ ０．２５ ０．４６ ３．７７ １３．１７

量减少，同步流临界密度 ｋｓｙｎ减小；场面航空器不
容易积累，航空器不需要制动或减速滑行，大部分

航空器能够按照参数设定的速度进行滑行，所以

同步流临界速度 ｖｓｙｎ较大。
３）在阻塞流相态中，ｑｏｕｔ／ｑｉｎ比例越大，滑行

道内航空器推进推出越多，阻塞流量 ｑｊａｍ越大；场
面中积累的航空器数量随着 ｑｏｕｔ／ｑｉｎ增加而减少，
所以阻塞流密度 ｋｊａｍ减小；且受拥挤需要等待的
航空器数量越少，所以阻塞流速度 ｖｊａｍ增加。

综上所述，进场率和离场率决定了滑行道交

通流参数之间的关系，同时自由流临界速度、临界

密度和同步流临界速度、临界密度等关键特征参

数也受其影响。

４　结　论

１）本文结合机场场面布局结构，建立机场场
面离散化元胞传输网络，结合 ＣＴＭ，建立滑行道
交通流元胞传输模型，利用 ＮｅｔＬｏｇｏ系统动力学
仿真平台推演场面滑行道交通流的相态从自由流

向拥堵流逐渐演变的过程。

２）本文分析了滑行道交通流的基本参数间
的关系，并根据密度流量曲线对场面滑行道上的
滑行道交通流相态进行划分，阐明了不同相态下

滑行道交通流的特性；并且在此基础上进一步探

究进场率和离场率对场面滑行道交通流相态的

影响。

３）本文研究可以为由于空中管制或恶劣天
气下，离场航空器无法准时离场而导致的场面拥

堵情况下，交通流相态演变提供理论基础，在交通

流相态特性的基础上，为场面交通管制提供决策

支持。

４）在本文研究的基础上，未来可将交通流宏
观模型概念扩展至整个机场场面；逐步健全场面

交通流理论，科学地指导智能化场面交通系统的

建设发展。
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［２］ＭＥＮＯＮＰＫ，ＳＷＥＲＩＤＵＫＧＤ，ＢＩＬＩＭＯＲＩＡＫ．Ｎｅｗａｐｐｒｏａｃｈ

ｆｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇ，ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｉｒｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００４，２７（５）：７３７７４４．

［３］ＲＯＢＥＬＩＮＣ，ＳＵＮＤ，ＷＵＧ，ｅｔａｌ．Ｅｎｒｏｕｔｅａｉｒｔｒａｆｆｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇ

ａｎｄｓｔｒａｔｅｇｉｃｆｌｏｗｍａｎａｇｅｍｅｎｔｕｓｉｎｇｍｉｘｅｄｉｎｔｅｇｅｒｌｉｎｅａｒｐｒｏ

ｇｒａｍｍｉｎｇ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２００６ＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：５２５７５２６２．

［４］ＳＡＲＡＦＡＰ，ＳＬＡＴＥＲＧＬ．Ａｄａｐｔｉｖｅｅｕｌｅｒｉａｎｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒａｉｒ

ｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｍａｎａｇｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２０１５，４５（５）：

１５８５１６００．

［５］许炎，张洪海，杨磊，等．基于实测数据的终端区空中交通流

特性分析［Ｊ］．交通运输系统工程与信息，２０１５，１５（１）：

２０５２１１．

ＸＵＹ，ＺＨＡＮＧＨＨ，ＹＡＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｉｒｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎａｉｒｐｏｒｔｔｅｒｍｉｎａｌａｒｅａｂａｓｅｄｏｎｏｂｓｅｒｖｅｄｄａｔａ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＩｎｆｏｒ

ｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，１５（１）：２０５２１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］张洪海，杨磊，别翌荟，等．终端区进场交通流广义跟驰行为

与复杂相变分析［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（３）：９４９９６１．

ＺＨＡＮＧＨＨ，ＹＡＮＧＬ，ＢＩＥＹＨ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ

ｆｏｌｌｏｗｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｃｏｍｐｌｅｘｐｈａｓｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｌａｗｏｆａｐｐｒｏａｃ

ｈｉｎｇｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｉｎｔｅｒｍｉｎａｌａｉｒｓｐａｃｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔ

ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（３）：９４９９６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］尹苏皖．大型机场离场运行分析与机位协同管控研究［Ｄ］．

南京：南京航空航天大学，２０１５．

ＹＩＮＳＷ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｅｐａｒｔｕｒｅｏｐｅｒａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｇａｔｅ

ｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌａｔｍｅｇａａｉｒｐｏｒｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５．

［８］杨磊，胡明华，尹苏皖，等．大型繁忙机场场面离场交通流拥

堵特征分析［Ｊ］．航空学报，２０１６，３７（６）：１９２１１９３０．

ＹＡＮＧＬ，ＨＵＭＨ，ＹＩＮＳＷ，ｅｔａｌ．Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｄｅｐａｒｔｕｒｅｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎｉｎｍｅｇａａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３７（６）：１９２１

１９３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＳＵＮＤＦ，ＢＡＹＥＮＡＭ．ＡｎｅｗＥｕｌｅｒｉａｎＬａｇｒａｎｇｉａｎｌａｒｇｅｃａ

ｐａｃｉｔｙｃｅｌｌｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｅｎｒｏｕｔｅｔｒａｆｆｉｃ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００８，３１（３）：６１６６２８．

［１０］侯文涛．基于 ＳＩＭＭＯＤ仿真的机场拥挤时段推出率控制策

略研究［Ｊ］．中国民航飞行学院学报，２０１５，２６（１）：３８４２．

ＨＯＵＷ Ｔ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｐｕｓｈｂａｃｋｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ

ａｉｒｐｏｒｔｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎｔｉｍｅｂａｓｅｄｏｎＳＩＭＭＯＤｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＦｌｉｇｈｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１５，２６（１）：

３８４２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＺＨＡＮＧＸＨ．ＡｎａｌｙｓｉｓｏｆＫＡＴＬｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｙＴＡＡＭ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ ＆ Ｍａｔｅｒｉａｌｓ，２０１５，７１３７１５：

１６０１１６０４．

［１２］ＢＲＡＩＬＳＦＯＲＤＳ，ＣＨＵＲＩＬＯＶＬ，ＤＡＮＧＥＲＦＩＥＬＤＢ．Ｄｉｓｃｒｅｔｅ

ｅｖｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｓｆｏｒｍａｎａｇｅｍｅｎｔｄｅｃｉｓｉｏｎ

ｍａｋｉｎｇ［Ｍ］．Ｈｏｂｏｋｅｎ：Ｗｉｌｅｙ，２０１４：２４８２７９．

［１３］ＷＡＩＰＡ，ＯＳＴＲＯＵＫＨＡＶ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

ｍｉｘｅｄｓｙｓｔｅｍｉｎｔｈｅＡｎｙＬｏｇｉｃｓｏｆｔｗａｒｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＳｔｕｄｉｅｓ，２０１５，４（４）：４８５３．

［１４］ＬＩＪ，ＹＡＮＧＹ，ＺＨＡＯＱ．Ｓｔｕｄｙｏｎｐａｓｓｅｎｇｅｒｆｌｏｗｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｎ

ｕｒｂａｎｓｕｂｗａｙｓｔａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＡｎｙＬｏｇｉｃ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｆｔ

ｗａｒｅ，２０１４，９（１）：１４０１４６．

［１５］ＣＨＩＡＣＣＨＩＯＦ，ＰＥＮＮＩＳＩＭ，ＰＥＮＮＩＳＩＭ，ｅｔａｌ．Ａｇｅｎｔｂａｓｅｄ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｔｈｅｉｍｍｕｎｅｓｙｓｔｅｍ：ＮｅｔＬｏｇｏ，ａｐｒｏｍｉｓｉｎｇｆｒａｍｅ

ｗｏｒｋ［Ｊ］．ＢｉｏｍｅｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１４，２０１４：９０７１７１．

［１６］ＫＡＨＮＫ．ＡｎＩｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｔｏａｇｅｎｔｂａｓｅｄｍｏｄｅｌｉｎｇ：Ｍｏｄｅｌｉｎｇ

ｎａｔｕｒａｌ，ｓｏｃｉａｌ，ａｎｄｅｎｇｉｎｅｅｒｅｄｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈＮｅｔＬｏｇｏ

［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃｓＴｏｄａｙ，２０１５，６８（８）：５５．

　作者简介：

　薛清文　女，博士研究生。主要研究方向：机场场面优化、智能

交通。

陆键　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：智能交通。

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。

Ａｉｒｃｒａｆｔｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｔｌａｒｇｅａｉｒｐｏｒｔ
ＸＵＥＱｉｎｇｗｅｎ１，ＬＵＪｉａｎ１，，ＪＩＡＮＧＹｕ２

（１．ＴｈｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｏａｄａｎｄＴｒａｆｆｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＥｄｕｃａｔｉｏｎ，ＴｏｎｇｊｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１８０４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔａｘｉｗａｙｉｓｔｈｅｍａｉｎｒｅｓｏｕｒｃｅｆｏｒａｉｒｐｏｒｔｏｐｅｒａｔｉｏｎ，ｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｔｈｅｒｕｎｗａｙａｎｄａｐｒｏｎ．Ｔｈｅｓｐｅ
ｃｉｆｉｃｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｅｍｅｒｇｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔａｔｔｈｅｔａｘｉｗａｙ．Ｔｈｅｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｅｌｌ
ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｃｅｌｌｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌ（ＣＴＭ）ａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｏｆ
ｔａｘｉｗａｙ．ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍＮｅｔＬｏｇｏ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓｖａｌｉｄａｔｅｄｂｙｔａｋｉｎｇｔｈｅａｉｒ
ｃｒａｆｔｔａｘｉｗａｙｏｐｅｒａｔｉｏｎａｔａｌａｒｇｅａｉｒｐｏｒｔｉｎＣｈｉｎａａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ．Ｔｈｅｎｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓａｎｄｐｈａｓｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ａｍｏｎｇｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｄｅｄｕｃｅｄ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｔｒａｎｓｆｅｒｓａｍｏｎｇｔｈｒｅｅ
ｐｈａｓｅｓ：ｆｒｅｅ，ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅｄａｎｄｂｌｏｃｋｆｌｏｗ．Ｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅｄｆｌｏｗｉｓｖｅｒｙｓｅｎｓｉｔｉｖｅｔｏｔｈｅｄｅｎｓｉｔｙ，ｗｈｅｒｅｔｈｅｆｌｕｘ
ｄｅｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ０．１５ｔｏ０．１０ｆｌｉｇｈｔ／ｍｉｎ，ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｅｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ２０ｔｏ７．６４ｍ／ｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｄｅｎｓｉｔｙ．
Ａｓｔｈｅｒａｔｉｏｏｆｄｅｐａｒｔｕｒｅｒａｔｅａｎｄａｒｒｉｖａｌｒａｔｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ０．２ｔｏ０．１５，ｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｖａｌｕｅｏｆｆｌｕｘｄｒｏｐｓｆｒｏｍ
０．１５，０．１０ｔｏ０．１３，０．０５ｆｌｉｇｈｔ／ｍｉｎ．Ｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｖａｌｕｅｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｒｅｍａｉｎｓｔｈｅｓａｍｅｉｎｆｒｅｅｐｈａｓｅ，ａｎｄ
ｄｒｏｐｓｆｒｏｍ７．６４，１．０７ｔｏ０．８８，０．２５ｍ／ｓｆｏｒｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅｄａｎｄｂｌｏｃｋｆｌｏｗ．Ｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｖａｌｕｅｏｆｄｅｎｓｉｔｙｄｒｏｐｓ
ｆｒｏｍ０．５０ｔｏ０．４６ｆｌｉｇｈｔ／ｋｍｉｎｆｒｅｅｐｈａｓｅ，ｂｕｔｉｎｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ０．８８，６．２１ｔｏ３．７７，１３．１７ｆｌｉｇｈｔ／ｋｍｆｏｒｓｙｎ
ｃｈｒｏｎｉｚｅｄａｎｄｂｌｏｃｋｆｌｏｗ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｒｅｖｅａｌｓｔｈｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔａｘｉｗａｙｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｏｎ
ｇｅｓｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓｔｈｅｔｈｅｏｒｙｂａｓｉｓｆｏｒｔｈｅｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｔａｘｉｗａｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ．
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　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０９０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０９１９１５：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０９１７．１８０３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１３３３１１７）
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基于相干度优化的极化顺轨干涉 ＳＡＲ
慢小目标 ＣＦＡＲ检测
张鹏１，张嘉峰２，刘涛１，

（１．海军工程大学 电子工程学院，武汉 ４３００３３；　２．海军作战支援舰第二支队，舟山 ３１６０００）

　　摘　　　要：为改善干涉合成孔径雷达（ＳＡＲ）系统对慢动小目标的检测性能，研究了全
极化顺轨干涉 ＳＡＲ（ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ）实现慢动目标恒虚警（ＣＦＡＲ）检测的方法。首先，通过对
单基线 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ的系统设计，明确了其在现有技术条件下的可实现性，并对其信号形式
与极化干涉回波进行了建模分析。然后，针对 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ６维极化干涉矢量提出了以背景
杂波平均相干度为优化准则的极化降维新方法，构建了一种统计分布类型与单极化干涉数据

相同的次优极化标量干涉回波，从而使目前单极化顺轨干涉 ＳＡＲ（ＡＴＩＮＳＡＲ）慢动目标 ＣＦＡＲ
检测方法可直接扩展至全极化情形。最后，通过检测实验对次优极化与单极化的慢动目标检

测性能进行了对比分析。结果表明，次优极化方法能充分利用全极化信息提高 ＩＮＳＡＲ对慢小
目标的检测概率。

关　键　词：极化干涉；合成孔径雷达；地面运动目标检测 （ＧＭＴＩ）；雷达极化；顺轨干涉
中图分类号：ＴＮ９５５；ＴＮ９５７．５１；ＴＮ９５９．７３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５７５１３

　　地面运动目标检测（ＧｒｏｕｎｄＭｏｖｉｎｇＴａｒｇｅｔＩｎ
ｄｉｃａｔｉｏｎ，ＧＭＴＩ）是合成孔径雷达（ＳｙｎｔｈｅｔｉｃＡｐｅｒ
ｔｕｒｅＲａｄａｒ，ＳＡＲ）遥感领域重要的研究分支［１］

。

近年来，随着 ＳＡＲ顺轨干涉（ＡｌｏｎｇＴｒａｃｋＩｎｔｅｒｆｅｒ
ｏｍｅｔｒｙ，ＡＴＩ）理论的逐步完善，基于干涉图的
ＧＭＴＩ方法因其具有对慢速运动目标的检测能力
而备受关注

［２４］
。但现有的、包括干涉图在内的

ＳＡＲＧＭＴＩ方法在对慢速运动目标尤其是淹没在
背景杂波内的慢动小目标进行检测时，仍存在虚

警概率与漏检概率高的问题，且最小可检测速度

往往高于预期的结果。在经典雷达极化中，全极

化雷达已被证明能够检测单极化雷达所检测不到

的弱小目标
［５６］
，因而利用全极化信息进行 ＧＭＴＩ

或许是解决上述问题的有效手段
［７１０］
。

利用全极化 ＳＡＲ（ＰｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃＳＡＲ，ＰＯＬ
ＳＡＲ）进行 ＧＭＴＩ的研究分为单通道与多通道２类
方法。在单通道 ＰＯＬＳＡＲＧＭＴＩ领域，加拿大学
者 Ｌｉｕ［１１１２］提出利用当前分时极化测量体制 ＰＯＬ

ＳＡＲ所获取的交叉极化项进行干涉处理以提高
运动目标检测性能的方法，并采用 ＣＶ５８０ＳＡＲ
实测全极化数据证明了交叉极化进行 ＧＭＴＩ的潜
力，但本质上这种利用了 ＨＶ与 ＶＨ极化的互易
性的方法仍可看作单极化 ＡＴＩ方法的拓展。对于
多通道 ＰＯＬＳＡＲＧＭＴＩ，文献［１３］指出利用单航过
极化干涉ＳＡＲ进行ＧＭＴＩ是未来极化干涉技术的
重要应用，并以可测速区间为优化准则对全极化

顺轨干涉 ＳＡＲ（ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ，添加前缀“ＡＴ”用
以区分极化交轨干涉 ＳＡＲ（ＰＯＬＩＮＳＡＲ））系统进

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903018&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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行了优化设计，但该研究立足于现有的分时极化

测量 ＳＡＲ，并不适用于未来同时极化测量体制且
没有对新系统进行具体的检测器设计。文献［７
１０］指出具有精确极化散射特性测量能力的同时
极化测量技术是未来乃至相当长一段时期内极化

测量体制发展的主流趋势，因而开展同时测量

ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ慢动目标自动检测算法的研究对
ＰＯＬＳＡＲＧＭＴＩ理论体系的建立以及 ＡＴＰＯＬＩＮ
ＳＡＲ系统设计都具有重要的意义。当前可直接
用于 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ进行 ＧＭＴＩ的算法主要有
２类：一是文献［１］提出的基于多频段多孔径极化
ＳＡＲ（ＭＦＭＡＰＯＬＳＡＲ）的方法，即通过最优极化
干涉理论

［１４１６］
对 ＭＦＭＡＰＯＬＳＡＲ回波降维后采

用杂波对消进行运动目标成像；二是文献［１７］提
出的 利 用 对 数 似 然 比 （ＬｉｋｅｌｉｈｏｏｄＲａｔｉｏＴｅｓｔ，
ＬＲＴ）［１８］对目标极化干涉协方差矩阵进行检测的
方法。但这２种方法都难以推导检测量的统计分
布，且依赖于对目标先验信息的获取，不宜扩展成

恒虚警（ＣｏｎｓｔａｎｔＦａｌｓｅＡｌａｒｍＲａｔｅ，ＣＦＡＲ）检测
器。综上所述，为设计实用的ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ慢动
目标自动检测算法，主要有 ２方面亟待研究的问
题：一是建立 ＰＯＬＳＡＲ顺轨干涉的统计建模与参
数估计理论，与传统单极化 ＡＴＩ不同的是，全极化
ＡＴＩ除考虑同一极化通道内的干涉相干度外，还
要额外考虑不同极化通道之间的相干度以充分挖

掘运动目标与杂波背景之间的差异；二是构造性

能较优且解析门限易于求解的检测量，单极化条

件下利用干涉图幅度和相位联合 ＣＦＡＲ检测量的
检测性能较优

［２４］
，那么如何将这种方法扩展至

全极化或者针对极化矢量干涉回波重新构造新的

检测量将是实现慢动目标 ＣＦＡＲ检测的关键。
针对上述问题，本文首先对单基线 ＡＴＰＯＬ

ＩＮＳＡＲ回波进行建模分析；然后针对其 ６维极化
矢量干涉数据，提出基于背景杂波平均相干度最

优的降维新方法，从高维干涉矢量中合成出次优

极化标量干涉数据，从而可以将单极化顺轨干涉

ＳＡＲ（ＡＴＩＮＳＡＲ）慢动目标检测算法直接应用到
全极化系统进行目标检测；最后，分别采用蒙特卡

罗仿真实验与场景检测实验对次优极化、单极化

的慢动目标 ＣＦＡＲ检测进行性能对比。

１　全极化顺轨干涉 ＳＡＲ系统

本节基于 ＭＦＭＡＰＯＬＳＡＲ［１］与分时极化 ＡＴ

ＩＮＳＡＲ［１３］的设计思路，提出一种设备复杂度相对
较低、可实现度高的单基线ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ的新系

统。基于对系统工作方式、天线收发模式与信号

形式的设计，建立了极化矢量干涉模型，将 ＳＡＲ
单极化顺轨干涉扩展成全极化矢量干涉。本节的

ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ的信号模型可扩展到 ＭＦＭＡＰＯ
ＬＩＮＳＡＲ，同时，矢量干涉模型也适用于分时极化
测量顺轨干涉 ＳＡＲ。
１．１　ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ系统信号与回波建模

图 １为单基线 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ系统的成像几
何示意图，设雷达平台在高度为 Ｈ的直线轨迹以
速度 ｖｐ匀速飞行，沿雷达平台运动方向配置 ２副
相同的全极化天线分别作为前、后向干涉通道 ｍ
和 ｓ，并在不同的方位采样时刻同时发射 ｈ极化
与 ｖ极化状态的正交波形，从而在 ｈ、ｖ极化天线
之间形成了共同的物理干涉基线 ２Ｌｂ。关于天线
工作方式，本文假设２副天线按照“乒乓”模式工
作，即２副天线轮流发射全极化信号并同时接收
极化回波，相较于全孔径发射子孔径接收的方案，

这种方式在基线配置、系统实现等方面具有更高

的灵活性
［１９］
。

图１中，β为合成孔径雷达下视角，Ｒａ为雷
达成像斜距，θ为斜视角，Ｌｂ为基线长度，ｖｐ为平
台运动速度，设雷达平台运动方向（方位向）为 ｘ
轴正方向，设地距方向为 ｙ轴正方向。在 ｔ＝０时
刻，前向干涉通道 ｍ的天线相位中心的坐标为
（０，０，Ｈ），后向干涉通道 ｓ的天线相位中心的坐
标为（－Ｌｂ，０，Ｈ），设目标以初始坐标 Ｔ０（ｘ０，ｙ０，
０）作匀速直线运动，其方位向与距离向的速度分
量分别为 ｖｘ、ｖｙ。ｍ通道天线发射全极化线性调
频（ＬｉｎｅａｒＦｒｅｑｕｅｎｃｙＭｏｄｕｌａｔｉｏｎ，ＬＦＭ）信号 ｓ＝
［ｓｈ（τ），ｓｖ（τ）］

Ｔ［９１０］
，ｓｈ（τ）与 ｓｖ（τ）分别为水平、

垂直极化，两者相互正交，且具有如下的共同形式：

图 １　单基线 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ成像几何示意图

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｎｇｌｅｂａｓｅｌｉｎｅ

ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ

６７５
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　第 ３期 张鹏，等：基于相干度优化的极化顺轨干涉 ＳＡＲ慢小目标 ＣＦＡＲ检测

ｓ（τ）＝Ｒｅｅｘｐｊ２π ｆｃτ＋
Ｋｒ
２τ( )[ ]{ }２ 　 τ ＜

Ｔｐ
２

（１）
式中：τ为合成孔径处理的快时间；ｆｃ为发射信号
载频；Ｋｒ为线性调频率；Ｔｐ为脉冲宽度；· 表示
取绝对值算；Ｒｅ｛·｝表示取实部运算。为讨论方
便，下文 ＳＡＲ信号处理时不区分极化状态。发射
信号 ｓ（τ）目标 Ｔ０散射后分别由 ｍ、ｓ通道的全极
化天线进行接收。

ｓｘｙｉ（ｔ，τ）＝Ａｘｙｓｙ（τ－τｄｉ）＝

　　Ａｘｙｅｘｐｊ２π ｆｃ（τ－τｄｉ）＋
Ｋｒ
２
（τ－τｄｉ）[ ]{ }２

（２）
其中：ｓｘｙｉ（ｔ，τ）表示 ｉ通道 ｘ极化天线接收到的 ｙ
极化状态发射信号的回波，ｔ为慢时间，ｘ，ｙ∈｛ｈ，
ｖ｝，ｉ∈｛ｍ，ｓ｝，这里 ｈ、ｖ表示极化状态，ｍ、ｓ则表
示干涉通道类型；Ａｘｙ为目标散射系数；τｄｉ为 ｉ通道
接收到回波的时延，若 ｔ时刻目标与 ｍ通道和 ｉ
通道天线相位中心的瞬时斜距分别为 ＲＴｍ（ｔ）与
ＲＴｉ（ｔ），则 τｄｉ＝（ＲＴｍ（ｔ）＋ＲＴｉ（ｔ））／ｃ，ｃ为光速。
对 ｉ通道回波进行距离压缩，可以得到

ｓｘｙｉ（ｔ，τ）＝Ａｘｙｅｘｐ －ｊ２π
ＲＴｍ（ｔ）＋ＲＴｉ（ｔ）[ ]λ

·

　　ｓｉｎｃ（πＫｒＴｒ（τ－τｄｉ）） （３）
其中：ｓｉｎｃ（·）表示冲激响应函数；Ｔｒ为脉冲重复
时间；λ为载波波长，对瞬时斜距进行抛物线近
似

［２０］
，ｉ通道回波的相位即为

φｉ（ｔ）＝２π
ＲＴｍ（ｔ）＋ＲＴｉ（ｔ）

λ
＝
４πＲ０
λ
－２π
Ｒ０λ
｛ｖ２ｐｔ

２＋

　　０．５Ｌ２ｂｍ
２
ｉ ＋ｖｐｔｍｉＬｂ＋ｖｘｔｍｉＬｂ＋ｘ０ｍｉＬｂ＋

　　２［ｘ０（ｖｘ＋ｖｐ）＋ｙ０ｖｙ］ｔ＋（ｖ
２
ｘ＋ｖ

２
ｙ＋２ｖｐｖｘ）ｔ

２
｝

（４）
式中：Ｒ０为最短距离

［２０］
，ｍｉ的下标 ｉ＝ｍ或 ｓ，

ｍｍ ＝０，ｍｓ＝１。对式（４）的信号进行方位向压缩，
并忽略幅度系数，可以得到目标在目标存在的某

一固定距离单元内的复图像为

ｓｘｙｉ（ｕ）＝ (ｅｘｐ －ｊ
４πＲ０
λ
－

　　ｊ２π
Ｒ０λ
ｍｉｘ０Ｌ )ｂ δ（ｕ－ｕｘ０ －Δｕ） （５）

其中：ｕ为方位向像素；ｕｘ０为静止目标方位向像素
位置；Δｕ＝ΔＸ／ΔＲｘ为目标偏移像素数，ΔＲｘ为方
位向分辨率，ΔＸ为方位向偏移距离，且 ΔＸ＝
（ｘ０ｖｘ＋ｙ０ｖｙ）／ｖｐ。再对前后通道各极化回波进行
干涉处理可得

Ｉｘｙ－ｘｙ（ｕ）＝ｅｘｐｊ２πλ
·
２ｙ０ｖｙ
Ｒ０
·
Ｌｂ
ｖ( )
ｐ

·

　　ｓｉｎｃ２π
λ
ｖ２ｐ ｕ

ｖｐ
－Ｔ( )０２ Ｒ０＋

２ｙ０ｖｙ
Ｒ[ ]
０

Ｔ{ }ａ Ｔ２( )ａ
（６）

式中：Ｉｘｙ－ｘｙ（ｕ）也被称为 ＡＴＩ干涉图；Ｔａ为合成孔
径时间，从式（６）可得目标的干涉相位 φｉ表达
式为

φｉ ＝
２π
λ
·
２ｙ０ｖｙ
Ｒ０
·
Ｌｂ
ｖｐ
≈ ４π
λ
ｖｒ
Ｌｂ
ｖｐ

（７）

式中：ｖｒ为径向速度。以上是 ｍ通道天线发射、ｓ
通道天线接收情形下天线接收回波信号情况，若

ｓ通道天线发射、ｍ通道天线接收，则其干涉基线
将变为２Ｌｂ，φ′ｉ＝２φｉ。相对于天线全孔径发射、子
孔径接收的方案而言，采用“乒乓”工作模式可使

信号处理变得更加灵活，且根据实际应用选取基

线的长短类型。上述工作模式不仅适用于同时极

化 ＡＴＩＮＳＡＲ，也适用于分时极化 ＡＴＩＮＳＡＲ系
统；在当前技术条件下，若忽略分时极化体制对散

射矩阵测量结果的影响
［７８］
，则无需重新设计 ＡＴ

ＰＯＬＩＮＳＡＲ即可利用两极化 ＳＡＲ沿航向配置并
交替发射全极化信号进行 ＡＴＩ，这种方案尤其适
用于具有固定轨道的星载 ＳＡＲ进行顺轨干涉。
１．２　ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ系统极化矢量干涉模型

由上述分析，２种极化状态的回波经过前后
干涉通道的 ｈ极化与 ｖ极化天线接收后，可分别
在前后干涉通道内测量到 ２个 ２×２极化散射矩
阵［Ｓ］ｍ与［Ｓ］ｓ。为从极化散射矩阵获取干涉相
位信息

［１４］
并获取更高阶的统计量，通常需要先将

散射矩阵向量化，这里采用字典式基 ΨＬ对 Ｓ进
行基变换，得到前后干涉通道所获取的极化矢量

分别为ｋｍ ＝ｔｒ（［Ｓ］ｍΨＬ）＝［Ｓｈｈｍ 槡　 ２Ｓｈｖｍ　Ｓｖｖｍ］
Ｔ
、

ｋｓ＝ｔｒ（［Ｓ］ｓΨＬ）＝［Ｓｈｈｓ 槡　 ２Ｓｈｖｓ　Ｓｖｖｓ］
Ｔ
，Ｓｘｙｉ（ｘ，

ｙ∈｛ｈ，ｖ｝；ｉ∈｛ｍ，ｓ｝），表示［Ｓ］ｉ的 ｘｙ极化状态
散射回波。参考单极化标量干涉，可以定义 ６维
极化干涉矢量 ｋ＝［ｋｍ　ｋｓ］

Ｔ
，本文假定 ｋ服从复

高斯分布，概率密度函数（ＰＤＦ）为

ｐ（ｋ）＝ １
πｑ Ｃ^

·ｅｘｐ（－ｋＨＣ^－１ｋ） （８）

式中：上标 Ｈ表示复共轭转置；· 为秩运算；
ｑ＝６，为散射矢量维数；^Ｃ为极化干涉协方差矩阵
Ｃ的统计平均，包含了 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ系统所获取
的信息，^Ｃ可由散射矢量的外积运算〈ｋ×ｋＨ〉
得到：

Ｃ^＝ ｋｍ
ｋ[ ]
ｓ

［ｋＨｍ ｋＨｓ］ ＝
〈ｋｍｋ

Ｈ
ｍ〉 〈ｋｍｋ

Ｈ
ｓ〉

〈ｋｓｋ
Ｈ
ｍ〉 〈ｋｓｋ

Ｈ
ｓ

[ ]〉 ＝

　　
Ｃ^１１ Ω^１２
Ω^２１ Ｃ^[ ]

２２

（９）

７７５
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其中：〈·〉表示统计平均，^Ｃ１１＝〈ｋｍｋ
Ｈ
ｍ〉与 Ｃ^２２＝

〈ｋｓｋ
Ｈ
ｓ〉可分别看作前后干涉通道的极化协方差

矩阵，二者与 Ｃ^均为半正定厄米特矩阵，但对于
包含了不同极化状态之间干涉相关性的相干矩阵

Ω^１２、^Ω２１而言，却往往不满足正定的要求。现假设

干涉通道 ｉ在 ｘｙ极化状态下获取的雷达散射截
面积（ＲＣＳ）为 σｘｙｉ｛ｘｙ∈（ｈｈ，ｈｖ，ｖｖ）；ｉ∈｛ｍ，ｓ｝｝，
利用前向通道 ｈｈ极化状态下的 ＲＣＳσｈｈｍ，可将 Ｃ
表示成式（１０）所示的展开形式。很明显，通过
式（１０）能够更方便地阐述 Ｃ的物理意义。

Ｃ＝σｈｈｍ

１ ρ２ｍ ２ε槡 ｍ ρ１ｍ γ槡ｍ ｃ１１槡β ｃ１２ ２ε槡 ｓ ｃ１３ γ槡ｓ

ρ２ｍ ２ε槡 ｍ ２εｍ ρ３ｍ ２εｍγ槡 ｍ ｃ２１ ２βε槡 ｍ ２ｃ２２ εｍε槡 ｓ ｃ２３ ２εｍγ槡 ｓ

ρ１ｍ γ槡ｍ ρ３ｍ ２εｍγ槡 ｍ γｍ ｃ３１ βγ槡 ｍ ｃ３２ ２γｍε槡 ｓ ｃ３３ γｍγ槡 ｓ

ｃ１１槡β ｃ２１ ２βε槡 ｍ ｃ３１ βγ槡 ｍ β ρ２ｓ ２βε槡 ｓ ρ１ｓ βγ槡 ｓ

ｃ１２ ２ε槡 ｓ ２ｃ２２ εｍε槡 ｓ ｃ３２ ２γｍε槡 ｓ ρ２ｓ ２βε槡 ｓ ２εｓ ρ３ｓ εｓγ槡 ｓ

ｃ１３ γ槡ｓ ｃ２３ ２εｍγ槡 ｓ ｃ３３ γｍγ槡 ｓ ρ１ｓ βγ槡 ｓ ρ３ｓ ２εｓγ槡 ｓ γ





























ｓ

（１０）

其中：εｍ ＝
σｈｖｍ
σｈｈｍ
，γｍ ＝

σｖｖｍ
σｈｈｍ
，ρ１ｍ ＝

〈ＳｈｈｍＳ

ｖｖｍ〉

σｈｈｍσ槡 ｖｖｍ

，

ρ２ｍ ＝
〈ＳｈｈｍＳ


ｈｖｍ〉

σｈｈｍσ槡 ｈｖｍ

，ρ３ｍ ＝
〈ＳｈｖｍＳ


ｖｖｍ〉

σｈｖｍσ槡 ｖｖｍ

，β＝
σｈｈｓ
σｈｈｍ
，εｓ ＝

σｈｖｓ
σｈｈｍ
，γｓ＝

σｖｖｓ
σｈｈｍ
，ρ１ｓ＝

〈ＳｈｈｓＳ

ｖｖｓ〉

σｈｈｓσ槡 ｖｖｓ

，ρ２ｓ＝
〈ＳｈｈｓＳ


ｈｖｓ〉

σｈｈｓσ槡 ｈｖｓ

，

ρ３ｓ＝
〈ＳｈｖｓＳ


ｖｖｓ〉

σｈｖｓσ槡 ｖｖｓ

，ｃ１１＝
〈ＳｈｈｍＳ


ｈｈｓ〉

σｈｈｍσ槡 ｈｈｓ

，ｃ１２ ＝
〈ＳｈｈｍＳ


ｈｖｓ〉

σｈｈｍσ槡 ｈｖｓ

，

ｃ１３ ＝
〈ＳｈｈｍＳ


ｖｖｓ〉

σｈｈｍσ槡 ｖｖｓ

，ｃ２１＝
〈ＳｈｖｍＳ


ｈｈｓ〉

σｈｖｍσ槡 ｈｈｓ

，ｃ２２＝
〈ＳｈｖｍＳ


ｈｖｓ〉

σｈｖｍσ槡 ｈｖｓ

，

ｃ２３＝
〈ＳｈｖｍＳ


ｖｖｓ〉

σｈｖｍσ槡 ｖｖｓ

，ｃ３１＝
〈ＳｖｖｍＳ


ｈｈｓ〉

σｖｖｍσ槡 ｈｈｓ

，ｃ３２ ＝
〈ＳｖｖｍＳ


ｈｖｓ〉

σｖｖｍσ槡 ｈｖｓ

，

ｃ３３ ＝
〈ＳｖｖｍＳ


ｖｖｓ〉

σｖｖｍσ槡 ｖｖｓ

；上标表示复共轭运算；系数 β

能够控制前后向干涉通道的功率均衡性；ρｊｉ｛ｊ＝
１，２，３；ｉ∈｛ｍ，ｓ｝｝为极化通道之间固有的极化相
干度，ｃｊｋ｛ｊ＝１，２，３；ｋ＝１，２，３｝则表示前后干涉通
道不同极化状态之间的干涉相干度，为表示方便，

可将 ｃｊｋ包含于矩阵 Ｒ中

Ｒ＝

ｃ１１ ｃ１２ ｃ１３

ｃ２１ ｃ２２ ｃ２３

ｃ３１ ｃ３２ ｃ













３３

（１１）

采用 Ｒ进行表示的优势在于能够同时分析极
化通道与干涉通道之间的相干度，且二者都能用于

区分运动目标与静止目标。因而，对于单极化 ＳＡＲ
ＡＴＩ来说，以 ｈｈ极化回波（ｈ极化发射、ｈ极化接
收）为例，只需要考虑ｃ１１、ｃ３３即可。在式（９）的复高

斯分布假设下，Ｃ将服从复 Ｗｉｓｈａｒｔ分布［５６］
：

ｐ（Ｃ）＝
ｎｎｑ Ｃ ｎ－ｑｅｘｐ［－ｎ·ｔｒ（^Ｃ－１ｃＣ）］
πｑ（ｑ－１）／２Γ（ｎ）…Γ（ｎ－ｑ＋１）Ｃ ｎ

（１２）

式中：Γ（·）为不完全伽马函数；ｎ为多视处理时
的名义视图数；^Ｃ－１ｃ 为干涉协方差矩阵 Ｃ的统计
平均取逆的结果。式（１０）～式（１２）用于产生
ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ分布式杂波或者目标的仿真图像。

２　极化矢量干涉降维

由第１节的信号模型可知，相较于传统的极
化 ＳＡＲ或干涉 ＳＡＲ，ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ信号处理维
度急剧增加，为从其回波中检测出运动目标并估

计运动状态，需要对高维极化干涉矢量数据进行

降维处理，本节在回顾经典的最优极化干涉降维

方法的基础上，提出了一种新的次优极化干涉降

维方法。

２．１　经典最优极化干涉降维方法
对极化矢量进行降维处理并定义一种“新的

单极化”状态
［１４１５］

，可得到前后干涉通道的标量

图像分别为 μｍ ＝ｗ
Ｈ
ｍｋｍ与 μｓ＝ｗ

Ｈ
ｓｋｓ。ｗｍ与 ｗｓ分

别为两通道各自的加权矢量，μｍ 和 μｓ为两通道
新生成的组合极化状态，根据 μｍ 与 μｓ可以进行
标量干涉运算，可以导出２×２的半正定厄米特矩
阵 Ｊ具有如下的形式：

Ｊ＝ [μｍμ]
ｓ

［μｍ μｓ］ ＝
ｗＨｍＣ１１ｗｍ ｗＨｍΩ１２ｗｓ
ｗＨｓΩ２１ｗｍ ｗＨｓＣ２２ｗ[ ]

ｓ

（１３）
式（１３）即为全极化矢量干涉的一般表达式，

通过其可以充分利用极化矢量提高干涉数据的质

量。从式（１３）中还可以提取出极化干涉图为 Ｉ＝
μｍμ


ｓ ＝ｗ

Ｈ
ｍΩ１２ｗｓ，并可以估计出标量的极化干涉

８７５
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　第 ３期 张鹏，等：基于相干度优化的极化顺轨干涉 ＳＡＲ慢小目标 ＣＦＡＲ检测

相位为 φｉ＝ａｒｇ（μｍμ

ｓ）＝ａｒｇ（ｗ

Ｈ
ｍΩ１２ｗｓ），通过 φｉ

可以定量地反映目标的运动状态（为简化讨论的

复杂性，本文在研究时暂不考虑相位模糊的问

题），将 φｉ代入式（７）可得目标径向速度 ｖ^ｒ以及
方位向位置偏移 ΔＸ＝－（^ｖｒ／ｖｐ）Ｒａ。在 ＳＡＲＡＴＩ
理论中，另外一个关键参数是干涉相干度，其反映

了干涉系统所能获取的干涉相位 φｉ的估计精度。
对于极化干涉而言，可通过对 μｍ 和 μｓ的复相关
计算相关性：

ρ＝
〈μｍμ


ｓ〉

〈μｍμ

ｍ〉〈μｓμ


ｓ槡 〉

＝

　　
〈ｗＨｍΩ１２ｗｓ〉

〈ｗＨｍＣ１１ｗｍ〉〈ｗ
Ｈ
ｓＣ２２ｗｓ槡 〉

（１４）

对于式（１４）需要说明的是，相干度的任意损
失都将引起干涉相位差估计精度的下降，因而

“信号 ｓ１之间的与 ｓ２相干度 ρ越大，干涉相位 φｉ
的估计就越准确”

［１］
。为获得最大相干度 ρｍａｘ，

Ｃｌｏｕｄｅ和 Ｐａｐａｔｈａｎａｓｓｉｏｕ［１４］首次提出通过式（１５）
求解最优权矢量 ｗｍ与 ｗｓ的方法：

Ｃ－１２２Ω
Ｈ
１２Ｃ

－１
１１Ω１２ｗｓ ＝λ１λ


２ｗｓ

Ｃ－１１１Ω１２Ｃ
－１
２２Ω

Ｈ
１２ｗｍ ＝λ１λ


２ｗ

{
ｍ

（１５）

通过式（１５），可以求得 ｋｍ 与 ｋｓ的最优加权
矢量分别为 ｗｍ，ｏｐｔ与 ｗｓ，ｏｐｔ，利用最优权矢量加权
得到的新的合成极化状态 μｍ，ｏｐｔ与 μｓ，ｏｐｔ称为最优
极化，同样还可得到最优干涉矩阵 Ｊｏｐｔ，最优干涉
图 Ｉｏｐｔ以及最优干涉相位 φｉ，ｏｐｔ。
２．２　基于背景杂波平均相干度最优的次优极化

干涉降维新方法

　　传统的干涉图模型之所以不再适用于最优极
化状态，是因为极化矢量 ｋｍ 和 ｋｓ最优加权矢量
ｗｍ，ｏｐｔ与 ｗｓ，ｏｐｔ是从每一像素单元逐一计算得到

的
［１６］
，而这种非线性的加权系数会严重影响最优

干涉图的分布类型和分布函数的复杂度。但如果

对整副全极化图像采用统一的线性加权矢量进行

降维，分布推导的问题将可得到简化，但线性加权

矢量的选取并不是任意的，其必须满足一定的准

则。本文为对极化数据线性降维处理并使其降维

后的杂波背景区域仍然能够像最优干涉那样达到

较高的相干度，提出了针对背景杂波的次优干涉

相干度准则（ＳｕｂｏｐｔｉｍａｌＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｉｃＣｏｈｅｒｅｎｃｅ
Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ，ＳＩＣＰ）。

假设待检测场景具有均匀的杂波背景，ＡＴ
ＰＯＬＩＮＳＡＲ能先后从前、后向干涉通道中获取该
区域的两幅极化 ＳＡＲ图像单视（ＳＬＣ）数据。令
两极化干涉通道的线性加权矢量分别为 ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ

和 ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ，可得加权后前、后向干涉通道的标量图

像分别为 μｍ，ｓｕｂｏｐｔ＝ｗ
Ｈ
ｍ，ｓｕｂｏｐｔｋｍ、μｓ，ｓｕｂｏｐｔ＝ｗ

Ｈ
ｓ，ｓｕｂｏｐｔｋｓ，

将二者进行标量干涉运算，可得２×２的半正定厄
米特矩阵：

Ｊｓｕｂｏｐｔ＝〈μμ
Ｈ
〉＝

Ｊ１１ Ｊ１１Ｊ槡 ２２ρｅ
ｊθ

Ｊ１１Ｊ槡 ２２ρｅ
－ｊθ Ｊ







２２

（１６）
式中：μ＝［μｍ，ｓｕｂｏｐｔ　μｍ，ｓｕｂｏｐｔ］

Ｔ
；θ为潜在的干涉相

位，对于静止杂波背景 θ＝０，对于运动目标 θ与
其径向速度有关。由式（１６），定义杂波背景区域
的平均相干度为

珋ρｃ ＝
〈μｍ，ｓｕｂｏｐｔμ


ｓ，ｓｕｂｏｐｔ〉

〈μｍ，ｓｕｂｏｐｔμ

ｍ，ｓｕｂｏｐｔ〉〈μｓ，ｓｕｂｏｐｔμ


ｓ，ｓｕｂｏｐｔ槡 〉

＝

　　
〈ｗＨｍ，ｓｕｂｏｐｔΩｃ，１２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ〉

〈ｗＨｍ，ｓｕｂｏｐｔＣｃ，１１ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ〉〈ｗ
Ｈ
ｓ，ｓｕｂｏｐｔＣｃ，２２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ槡 〉

＝

　　
ｗＨｍ，ｓｕｂｏｐｔΩ^ｃ，１２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ

（ｗＨｍ，ｓｕｂｏｐｔ^Ｃｃ，１１ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ）（ｗ
Ｈ
ｓ，ｓｕｂｏｐｔ^Ｃｃ，２２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ槡 ）

（１７）
同式（９），^Ωｃ，１２、^Ｃｃ，１１、^Ｃｃ，２２分别为背景杂波区

域６×６极化干涉协方差的估计 Ｃ^ｃ中副对角线干
涉矩阵和主对角线的协方差矩阵。为使 珋ρｃ达到
最大，采用拉格朗日乘子法，定义优化函数 Ｌｃ为

Ｌｃ ＝ｗ
Ｈ
ｍ，ｓｕｂｏｐｔΩ^ｃ，１２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ＋

　　λ１（ｗ
Ｈ
ｍ，ｓｕｂｏｐｔ^Ｃｃ，１１ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ－Ｃ１）＋

　　λ２（ｗ
Ｈ
ｓ，ｓｕｂｏｐｔ^Ｃｃ，２２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ－Ｃ２） （１８）

对其求偏导，得

Ｌｃ／ｗ
Ｈ
ｍ，ｓｕｂｏｐｔ＝Ω^ｃ，１２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ＋

　　λ１Ｃ^ｃ，１１ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ＝０

Ｌｃ／ｗ
Ｈ
ｓ，ｓｕｂｏｐｔ＝Ω^

Ｈ
ｃ，１２ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ＋

　　λ２ Ｃ^ｃ，２２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ＝













０

（１９）

式中：λ１与 λ２分别为引入的拉格朗日乘数。令
式（１９）中 Ｌｃ的偏导为 ０求解 珋ρｃ的最优结果，将
上述问题转化为式（２０）所示的特征值求解问题：
Ｃ^－１２２Ω^

Ｈ
１２Ｃ^

－１
１１Ω^１２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ＝λ１λ


２ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ

Ｃ^－１１１Ω^１２Ｃ^
－１
２２Ω^

Ｈ
１２ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ＝λ１λ


２ｗｍ，

{
ｓｕｂｏｐｔ

（２０）

根据式（２０）的特征值解 λ１和 λ２，即可定义

公共特征值 Λ＝λ１λ

２，那么 珋ρｃ，ｍａｘ＝槡Λ，λ１和 λ２

对应的特征矢量 ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ与 ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ即为所求的线
性加权矢量。本文将这种以杂波背景平均相干度

最优的准则称为 ＳＩＣＰ，并将 ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ与 ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ对
ｋｍ和 ｋｓ进行线性加权所得标量结果定义为次优
极化。

下面讨论次优极化的统计特性。加权后杂波

次优极化干涉矢量 μｃ＝［μｍ，ｓｕｂｏｐｔ　μｍ，ｓｕｂｏｐｔ］
Ｔ＝ＬＨ·

９７５
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ｋｃ，Ｌ为对角阵，Ｌ＝ｄｉａｇ（ｗ
Ｈ
ｍ，ｓｕｂｏｐｔ，ｗ

Ｈ
ｓ，ｓｕｂｏｐｔ）；根据

文献［２１］的结论可知 μｃ亦服从复高斯分布：

ｐ（μｃ）＝
１

πｑ Ｊ^ｃ，ｓｕｂｏｐｔ
·ｅｘｐ（－μＨＪ^－１ｃ，ｓｕｂｏｐｔμ） （２１）

式中：上标 ｑ＝２，表示干涉矢量的维数；^Ｊｃ，ｓｕｂｏｐｔ为
背景杂波区域次优极化干涉协方差矩阵 Ｊｃ，ｓｕｂｏｐｔ的

估计值，Ｊｃ，ｓｕｂｏｐｔ ＝Ｌ
ＨＣｃＬ，Ｊ^ｃ，ｓｕｂｏｐｔ ＝Ｌ

ＨＣ^ｃＬ。由
式（２１），多视 Ｊｃ，ｓｕｂｏｐｔ同样将服从式（１２）所示的复
Ｗｉｓｈａｒｔ分布，从而次优极化干涉图 Ｉｃ，ｓｕｂｏｐｔ的归一
化幅度 ξ与相位ψ分布类型亦与单极化条件下干
涉图的幅度、相位分布相同

［２］
，即

ｐ（ξ）＝

　　 ４ｎｎ＋１ξｎ

Γ（ｎ）（１－ ρ^２
）
Ｉ０
２ ρ^ｎξ
１－ ρ^( )２ Ｋｎ－１ ２ｎξ

１－ ρ^( )２
（２２）

ｐ（ψ－θ）＝

　　Γ（ｎ＋０．５）（１－ ρ^
２
） ρ^ｃｏｓ（ψ－θ）

２槡πΓ（ｎ）（１－ ρ^
２ｃｏｓ２（ψ－θ））ｎ＋０．５

＋

　　（１－ ρ^
２
）
ｎ

２π ２Ｆ１（ｎ，１；０．５； ρ^
２ ｃｏｓ２（ψ－θ））

（２３）
式（２２）中：Ｉ０（·）与 Ｋｎ－１（·）分别为第 １类和
第 ２类修正的贝塞尔函数，二者的阶数分别为
０阶与 ｎ－１阶［２２］

。式（２３）中：－π＜ψ≤π；２Ｆ１
为广义超几何函数，分布函数的最大取值是 ψ＝
θ，对于静止杂波背景而言 θ＝０ｒａｄ。对 ＡＴＰＯ
ＬＩＮＳＡＲ分布式杂波进行仿真，可以得到式（２２）
和式（２３）的理论 ＰＤＦ曲线对实验数据统计直方
图，拟合效果如图 ２（ａ）和（ｂ）所示，由图可见单
极化干涉图统计分布理论对次优极化的适用性。

文献［２３］对基于干涉图的自动检测算法进行了
研究，提出了检测性能较优的利用幅度相位进行

联合检测的 Ｍ＆Ｐ检测量并推导了检测量所服从
的 Ｓ分布［见文献［２３］式（６）～式（１３）］。本文
将 Ｍ＆Ｐ检测量应用于次优极化干涉图幅度、相位
并将其命名为次优极化检测量（ＳＩＣＤ），采用仿真
实验可以得到 Ｓ分布对次优极化 ＳＩＣＤ检测量的
统计分布拟合效果如图２（ｃ）所示。

图２（ａ）～（ｃ）所示的拟合效果充分验证了
式（２１）结论的正确性，表明次优极化干涉与单极
化干涉具有相同的统计分布类型，因而可直接将

单极化多通道 ＳＡＲ慢动目标检测方法应用到次
优极化进行慢动目标 ＣＦＡＲ检测。图 ２（ｄ）为仿
真得到的各单极化状态、最优极化状态、次优极化

状态的相干度统计分布，由图可知，次优极化同样

能够达到较高的相干度，从而可以提高分布式杂

图 ２　次优极化统计分布

Ｆｉｇ．２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｂｏｐｔｉｍａｌ

ｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎ

０８５
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　第 ３期 张鹏，等：基于相干度优化的极化顺轨干涉 ＳＡＲ慢小目标 ＣＦＡＲ检测

波背景的相位估计精度。

图３为 ｈｈ单极化与次优极化的干涉图在极
坐标系下的二维分布散点图（图中径向表示相干

度幅度，紫色数字标注），从图中也看出上述结

论。对比图３（ａ）、（ｂ）可以发现，次优干涉图的
杂波分布比较集中，与目标之间的区分度明显提

高，这也是次有干涉准则能够利用全极化优势以

提高检测性能的原因。但需要注意的是，由于目

标采用了与杂波相同的加权系数，其相干度往往

不能达到最优，干涉相位中心也会发生随机的偏

移，目标干涉相干度与相估计中心偏移的方向、大

小与杂波特性密切相关，但总的来说，采用这种降

维方式可较充分地利用全极化信息以提高运动目

标检测时的信杂比。

图 ３　干涉图二维散布特性

Ｆｉｇ．３　２Ｄｓｃａｔｔｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｏｇｒａｍｓ

３　ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ慢小目标 ＣＦＡＲ
检测

３．１　基于 ＳＩＣＰ的慢小目标 ＣＦＡＲ检测流程
第２节讨论了次优极化的统计特性及干涉图

散布特性，结果表明现有单极化 ＡＴＩＮＳＡＲ慢动
目标 ＣＦＡＲ检测方法亦适用于次优极化，因而采
用 ＳＩＣＰ准则对 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ进行慢动目标检测
的流程可归纳为图４所示。

如图４所示，检测时首先针对前后干涉通道
的 ＳＬＣ数据划分保护区域和协方差矩阵估计区
域，并从中估计出前后干涉通道的杂波的多视协

方差矩阵 Ｃ^ｃ，ｍ与 Ｃ^ｃ，ｓ（通过实验发现，对协方差矩
阵估计时采用６４个样本（即采用８×８估计窗口），
即可达到较优的估计精度），然后进行如下运算：

１）利用干涉协方差矩阵估计结果 Ｃ^ｃ，ｍ与
Ｃ^ｃ，ｓ对协方差矩阵进行估计，代入到式（２０），将其
矢量解分别作为次优加权矢量 ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ与 ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ。

２）将 ｗｍ，ｓｕｂｏｐｔ与 ｗｓ，ｓｕｂｏｐｔ分别应用到前后通道
的全极化图像，矢像加权结果作为“次优极化”输

出，即 μｍ，ｓｕｂｏｐｔ与 μｓ，ｓｕｂｏｐｔ。
３）对前后干涉通道应用慢动目标检测算法

进行慢动目标检测。

３．２　检测实验与结果
３．２．１　蒙特卡罗仿真实验

为检验次优极化的检测性能，首先将次优检

测与单极化检测、全极化 ＬＲＴ方法［１７］
进行性能

对比。采用蒙特卡罗实验，对文献［２３］中单极化
干涉相位检测器、天线相位中心偏置（ＤＰＣＡ）检
测器、双曲线检测器以及 Ｍ＆Ｐ检测器应用到次优
极化时的检测性能接收机工作特性（ＲＯＣ）曲线
进行仿真分析。实验前首先需要对 ＡＴＰＯＬＩＮ
ＳＡＲ进行数据仿真，本文借鉴了文献［２４］的数据
生成方法对 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ分布式杂波与目标数
据进行仿真：即产生 ６维相互独立的复高斯分布
数据后对其进行二维相关滤波得到服从６维联合
复高斯分布的干涉矢量回波序列。但与文献

［２４］不同的是，本文采用特征值分解方法代替
Ｃｈｏｌｅｓｋｅｙ分解方法进行 ６维复高斯分布序列的
产生，从而降低了对干涉协方差矩阵正定性的要

求，只需要满足半正定即可对分布式目标或杂波

的回波数据进行仿真。为使比较更有针对性，数

据仿真的关键参数参考文献［１７］进行设置，信杂
比（ＴａｒｇｅｔｔｏＣｌｕｔｔｅｒＲａｔｉｏ，ＴＣＲ）、目标运动速度等
参数如表 １所示，其中雷达平台运动速度为
１２６ｍ／ｓ，重复观测时间为１．６ｍｓ。

表１中，ＴＣＲ为 ｈｈ极化状态下的目标与杂波
的 ＲＣＳ之比；信噪比（ＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＳＮＲ）
参数用于计算各单极化状态下顺轨干涉的相干

度，即还需手动设置杂波与目标极化相干矩

阵ＲＣ，ＲＴ（但不是任意地选取），本文假设目标交

１８５
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图 ４　采用 ＳＩＣＰ进行运动目标检测流程图

Ｆｉｇ．４　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｏｖｉｎｇｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇＳＩＣＰ

表 １　分布式杂波、目标仿真关键参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｋｅｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ

ｃｌｕｔｔｅｒａｎｄｔａｒｇｅｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

项目 σｘｙ／σｈｈ ＴＣＲ ＳＮＲ ρｘｙｈｈ ρｘｙｈｖ

杂波

ｈｈ １ １ １ ０．２
ｈｖ ０．２５ ０．５ ０．２ １
ｖｖ ２ ２ ０．７ ０．２

目标１
（０．８ｍ／ｓ）

ｈｈ １ ０．９ ４ １ ０．５
ｈｖ ０．２５ ０．９ １ ０．５ １
ｖｖ ４ ０．９ ８ ０．７ ０．５

目标２
（１．６ｍ／ｓ）

ｈｈ １ １．１ ４ １ ０．５
ｈｖ ０．２５ １．１ １ ０．５ １
ｖｖ ４ １．１ ８ ０．７ ０．５

叉极化之间的相干度比杂波低，将 ＲＣ与 ＲＴ设为

ＲＣ ＝
０．６６６７ ０．０７０７ ０．５１６３
０．０７０７ ０．３３３３ ０．０７７５
０．５１６３ ０．０７７５ ０．









８０００

ＲＴ ＝
０．８０００ ０．０６３２ ０．７５８９
０．０６３２ ０．５０００ ０．１３３３
０．７５８９ ０．１３３３ ０．

























８８８９

（２４）

由上述参数即可对 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ在低 ＴＣＲ
条件下的慢动目标和杂波图像进行仿真，对仿真

数据进行４视处理，分别采用次优极化、单极化对
目标１、２进行 １０７次的蒙特卡罗检测试验，可以
得到如图５所示的ＲＯＣ曲线。文献［２０］指出，实
际应用中对于 ＲＯＣ曲线只需要关注其低虚警区
间，如（１０－５，１０－３）。因而由图 ５可得，对于当前
２类试验场景，次优极化检测性能排序依次为
ＬＲＴ＞ＳＩＣＤ＞ＤＰＣＡ＞双曲线检测器测器。另外，

还能发现全极化信息对每一类检测器所带来的检

测性能增益是不同的，但总的来说，各检测器均能

图 ５　ＲＯＣ曲线仿真结果

Ｆｉｇ．５　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｃｕｒｖｅｓｏｆＲＯＣ
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通过次优极化提高检测概率。

３．２．２　场景检测实验
下面进行场景检测实验，实验前首先采用如

图６（ａ）所示的 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ场景图像仿真流程
进行数据仿真，为显示需要，首先设ＴＣＲ＝２，令目

标散射矩阵为 σ＝
１ ｊ[ ]－ｊ １

，对表 ２中的 ４个点

目标进行信号级成像仿真，得如图 ６（ｂ）所示的
结果。

下面进行场景图像检测实验。重新对表２中
的４个点目标进行信号级成像仿真，得如图 ７（ａ）
所示点目标响应图像，然后设置 ＴＣＲ＝１，得到
图７（ｅ）所示的带有杂波背景的 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ场
景图像，由图知，此时所有目标均淹没于杂波背景

中，故传统单通道幅度检测已无法对目标进行提

取。现首先对 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ场景图像的 ｈｈ极化
通道应用 Ｍ＆Ｐ检测器，得到图 ６（ｂ）所示的检测
量输出；然后利用 ＳＩＣＰ方法获得求解次优极化，
并对次优极化应用 ＤＰＣＡ、ＳＩＣＤ，可以得到如
图７（ｃ）、（ｄ）所示的 ＳＩＣＤ输出。经计算，此时
Ｍ＆Ｐ（ｈｈ极化）、ＤＰＣＡ（次优极化）、ＳＩＣＤ对目标
２的 ＴＣＲ输出分别为４．７７、１３．１１、１７．１６ｄＢ，对目
标３的 ＴＣＲ输出分别为１１．２５、１３．５２、１７．３９ｄＢ。

最后，设置虚警率 Ｐｆａ＝１０
－４
，对图 ７（ｂ）～

（ｄ）所示检测量输出进行ＣＦＡＲ检测，可以得到

图 ６　场景图像仿真流程和仿真结果

Ｆｉｇ．６　Ｇｅｎｅｒａｔｅｄｆｌｏｗａｎｄｒｅｓｕｌｔｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄ

ｓｃｅｎｅｉｍａｇｅ

表 ２　ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ场景图像仿真参数

Ｔａｂｌｅ２　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ

ｓｃｅｎｅｉｍａｇｅｓ

参数 数值

雷达工作距离／ｍ ４０００．０

载机飞行速度／（ｍ·ｓ－１） ２７６．０

波长／ｍ ０．１

脉冲重复频率／Ｈｚ ６６２．０

基线长度／ｍ ３．３４

合成孔径时间／ｓ ０．８６９６

重复观测时间／ｓ ０．０１２１

发射脉冲宽度／μｓ １．０

发射信号带宽／ＭＨｚ ２１６．０

发射信号中心频率／ＧＨｚ ３．０

过采样率 １．２

斜视角／（°） ０

分辨率（方位／ｍ×距离／ｍ） １．０×１．０

分辨率加权因子 １．２

目标１坐标（距离向／ｍ，方位向／ｍ） （２５，０）

目标２坐标（距离向／ｍ，方位向／ｍ） （７５，０）

目标３坐标（距离向／ｍ，方位向／ｍ） （１２５，０）

目标４坐标（距离向／ｍ，方位向／ｍ） （１７５，０）

目标１径向速度／（ｍ·ｓ－１） ０

目标２径向速度／（ｍ·ｓ－１） ０．９

目标３径向速度／（ｍ·ｓ－１） －１．２

目标４径向速度／（ｍ·ｓ－１） ０

　　注：成像算法为距离多普勒；杂波类型为复 Ｗｉｓｈａｒｔ。

如图７（ｆ）～（ｈ）所示的检测结果，对比可见，２次
优极化检测器对目标区域的检测结果较为完整，

且无运动目标漏警发生，而单极化检测器中检测

性能较优的 Ｍ＆Ｐ检测量则产生了一次漏警，未能
检测出目标 ２。通过次优极化，ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ不
仅能够提高对低信杂比条件下慢动的目标检测概

率，还可利用全极化信息对检测出的运动目标进

行最优相位估计，对慢动目标的径向速度进行高

精度的估计，从而计算并校正方位向的成像位置

偏移，即运动目标成像，如图７（ｈ）所示。

３．２．３　ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ速度估计精度

采用次优极化方法对目标的径向运动速度进

行估计，需要先对图像进行 ＧＭＴＩ，然后再对检测
结果中心区域重新进行最优干涉处理和径向速估

计，这是由于 ＳＩＣＰ对均匀图像背景应用统一的权
矢量，会导致目标像素位置处的干涉相位具有一

定的偏差。虽然采用这种二次估计的速度估计流

程不如单极化情形速度提取的方便，但却能充分

利用全极化信息，图 ８为目标径向速度估计相对
误差曲线，从图中可见，在各个测试速度点上，利用

ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ全极化信息进行相位估计，均能达
到最优的径向速度估计精度（亦可验证文献［１４］
中“干涉相干度越高，相位估计越准确”的结论）。

３８５
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图 ７　ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ信号级仿真图像和不同检测算法的检测结果

Ｆｉｇ．７　ＳｉｇｎａｌｌｅｖｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｍａｇｅＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲａｎｄｉｔｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

３．２．４　极化干涉协方差矩阵估计点数的选取
背景杂波极化干涉协方差矩阵的估计是

ＳＩＣＰ处理的重要步骤，协方差矩阵的估计精度会

直接影响次优极化干涉相干度及慢动目标 ＣＦＡＲ
检测器的检测性能，如图 ９所示。从图 ９的不同
估计点数下相干度分布和 ＳＩＣＤ检测性能 ＲＯＣ曲

４８５
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图 ８　目标径向速度估计相对误差

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｔａｒｇｅｔｒａｄｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

图 ９　估计点数对 ＳＩＣＰ性能的影响

Ｆｉｇ．９　ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＳＩＣＰｖｓ．ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｎｕｍｂｅｒ

线结果可以发现，对于常用的 ４视处理极化顺轨
干涉 ＳＡＲ图像，估计点数选择 ６４即可获取较高
的杂波相干度和慢动目标检测性能，因而 ３．２节
开展实验时，ＳＩＣＰ处理选用 ８×８窗口对协方差
矩阵进行估计。

４　结　论

本文对如何利用 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ进行慢动目
标 ＣＦＡＲ检测的问题进行了研究。在对单基线
ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ进行回波建模的基础上，针对其高
维矢量干涉数据提出了基于次优干涉相干度准

则。实验结果表明：

１）次优极化能使杂波背景与目标均获取较
高的相干度，但目标的相干度取值与目标特

性有关。

２）次优极化因其具有线性加权矢量，故统计
分布类型与单极化相同，从而单极化 ＡＴＩＮＳＡＲ
慢动目标检测理论能够通过其扩展至全极化并实

现 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ的慢动目标 ＣＦＡＲ检测。
３）将单极化检测器应用到次优极化，检测器

的性能排序与单极化情形基本一致，但通过全极

化方法能显著提高干涉系统对慢小目标的检测

概率。

ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ在慢小目标 ＣＦＡＲ检测方面
具有绝对的优势，但需要指出的是，目前仍然没有

实际的 ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ系统，为快速获取 ＡＴＰＯ
ＬＩＮＳＡＲ半实测等效数据进行检测算法研究，并
将极化干涉方法应用于实际 ＰＯＬＳＡＲ系统的 ＧＭ
ＴＩ，在下一步的研究中可参考文献［２５］的单通道
ＡＴＩ方法展开单通道 ＰＯＬＳＡＲＡＴＩ的研究。
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　第 ３期 张鹏，等：基于相干度优化的极化顺轨干涉 ＳＡＲ慢小目标 ＣＦＡＲ检测

ＳｌｏｗａｎｄｓｍａｌｌｔａｒｇｅｔＣＦＡＲｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃａｌｏｎｇｔｒａｃｋ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｉｃＳＡＲｕｓｉｎｇｃｏｈｅｒｅｎｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ＺＨＡＮＧＰｅｎｇ１，ＺＨＡＮＧＪｉａｆｅｎｇ２，ＬＩＵＴａｏ１，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｖａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｗｕｈａｎ４３００３３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＴｈｅＳｅｃｏｎｄＤｅｔａｃｈｍｅｎｔｏｆＮａｖａｌＣｏｍｂａｔＳｕｐｐｏｒｔＳｈｉｐ，Ｚｈｏｕｓｈａｎ３１６０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｓｌｏｗａｎｄｓｍａｌｌｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃｕｒｒｅｎｔｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｉｃＳＡＲ
（ＩＮＳＡＲ），ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｉｓｅｘｐｌｏｒｅｄｔｏｉｍｐｌｅｍｅｎｔｃｏｎｓｔａｎｔｆａｌｓｅａｌａｒｍｒａｔｅ（ＣＦＡＲ）ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒｆｕｌｌｐｏｌａｒｉ
ｍｅｔｒｉｃａｌｏｎｇｔｒａｃｋＩＮＳＡＲ（ＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ）．Ｆｉｒｓｔ，ｂｙｄｅｓｉｇｎｉｎｇａｓｉｎｇｌｅｂａｓｅｌｉｎｅＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ，ｗｅｐｏｉｎｔ
ｏｕｔｉｔｓｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒｃｕｒｒｅｎｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄａｎａｌｙｚｅｉｔｓｓｉｇｎａｌｆｏｒｍａｓｗｅｌｌａｓｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃｉｎｔｅｒ
ｆｅｒｏｍｅｔｒｉｃｅｃｈｏ．Ｓｅｃｏｎｄ，ａｎｅｗｄｉｍｅｎｓｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲ６Ｄｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔ
ｒｉｃｖｅｃｔｏｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒａｖｅｒａｇｅｃｏｈｅｒｅｎｃｅａｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉｏｎ，ｆｒｏｍｗｈｉｃｈｔｈｅ
ｓｃａｌａｒｅｃｈｏｉｎｓｕｂｏｐｔｉｍａｌｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｔｈａｔｈａｓｔｈｅｓａｍｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｔｙｐｅｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｃａｎｂｅｏｂ
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ｉｍｅｔｒｉｃ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄＡＴＰＯＬＩＮＳＡＲｓｃｅｎｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｔｏ
ｃｏｍｐａｒｅｔｈｅｓｌｏｗｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓｕｂｏｐｔｉｍａｌｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃｄｅｔｅｃｔｏｒｓａｎｄｓｉｎｇｌｅｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃ
ｏｎｅｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｓｕｂｏｐｔｉｍａｌｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｃａｎｍａｋｅｆｕｌｌｕｓｅｏｆｆｕｌｌｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｏｉｍ
ｐｒｏｖｅｔｈｅＩＮＳＡＲｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｌｏｗａｎｄｓｍａｌｌｔａｒｇｅｔ．
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窄线宽半导体激光器的热设计及优化

刘思?１，全伟１，２，，翟跃阳１

（１．新型惯性仪表与导航系统技术国防重点学科实验室，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 大数据精准医疗高精尖中心，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：激光管内产生的热流对结构固有特性的影响是窄线宽半导体激光器结构设
计的重点研究问题之一。基于机械性能和温度载荷要求，以整体结构散热最大化为目标，对内

部热载荷进行了分析与应用研究，并以此为依据对半导体激光器的结构尺寸与结构形式进行

了优化设计，该方法使激光器整体温度最大值由２４．６℃降至２２．８２７℃，并且分析了前１００ｓ内
瞬态温度变化曲线，通过优化结构使得散热均匀性得到很好的改善。

关　键　词：半导体激光器；热分析；热设计；结构尺寸优化；结构形式优化
中图分类号：Ｖ４４１；ＴＮ３６５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５８８０９

　　半导体激光器作为原子陀螺仪中的激光泵浦
光源，其热特性对仪器整体具有较大影响。伴随

着半导体激光器其相关集成芯片的广泛研究与应

用，其热问题一直是人们关注的焦点之一。虽然

半导体激光管具有较高的光电转换效率，但工作

时仍然有相当部分的电能转换为了热能，尤其是

近年来，半导体可调谐激光器的设计与封装朝尺

寸轻薄短小的方向发展，使得激光管发热密度上

升
［１］
，随之会出现波长红移

［２］
、阈值电流增加

［３］
、

模式不稳定、光电转换效率降低
［４］
等问题，此外

温度上升还会产生热应力，导致材料形变，影响半

导体激光器的精度与使用寿命。因此研究半导体

激光器的热特性，解决激光器的散热问题，提升器

件的使用寿命具有极其重要的现实意义。

目前常见的半导体激光器特性热分析主要集

中在激光器芯片的热效应，文献［５］对 ８０８ｎｍ半
导体激光器温度特性进行了分析，得到不同功率

输出下的热阻，并分析其温度随时间的变化。文

献［６７］使用有限元分析的方法对半导体激光器

进行温度特性分析的研究，能够完整了解完整装

配体在整个工作时间内的温度分布云图，以及各

节点温度随时间变化的曲线。在激光器热设计方

面，主要针对激光器热沉进行结构设计与优化。

文献［８１０］对激光器热沉结构进行了温度场分析
以及结构的优化，优化后的结构能够一定程度上

减小激光管内部温度的持续累积。但已有文献少

有涉及到半导体激光器整体结构的热设计，而在

实际使用中激光器自身热量的散失与外界环境的

影响往往不能够直接作用在激光器芯片上，而是

通过整体结构不断传递的结果，因此关于半导体

激光器整机的热设计及其优化是很有必要的。

本文选用７９５ｎｍ分布式布拉格反射激光管，
首先建立了激光器整体结构的实体模型；然后结

合有限元理论对热分析法进行拓展，得到理论条

件下结构温度场分布，并对仿真结果进行分析，对

超出预计温度的组件进行再次热设计，通过结构

尺寸优化与结构形式优化２种优化方式对半导体
激光器分别进行稳态和瞬态的热分析模拟实验，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903019&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ３期 刘思?，等：窄线宽半导体激光器的热设计及优化

结合分析数据对激光器内部各组件之间的联系进

行总结，并依据分析结果提出经过优化的半导体

激光器散热结构。

１　模型建立

１．１　几何模型
激光器整体结构包括激光管、机械安装模块、

激光准直模块、准直透镜、底座、外壳、带 ＤＢ９的
背板与保护电路，工装方式包括螺栓紧固等多种

方式。本文选用 ７９５ｎｍ分布式布拉格反射激光
管（ＰＨ７９５ＤＢＲ），尺寸为 ８．５ｍｍ×５．８ｍｍ×
５．２ｍｍ的长方体结构，激光管底部集成半导体致
冷器（ＴｈｅｒｍｏＥｌｅｃｔｒｉｃＣｏｏｌｅｒ，ＴＥＣ）用于激光管内
部散热，同时作为激光管向外辐射的热源，功率为

０．３Ｗ。激光管与机械安装模块、机械安装模块与
底座之间主要通过热传导的方式进行散热，整体

结构与内部空气之间主要通过热辐射与自然对流

进行散热。因此，本文在考虑机械性能的基础上，

尽可能增大激光管热辐射面与机械安装模块的接

触面积，同时选择散热系数较大的材料增大结构

与激光器内部空气间的热辐射。在 Ｓｏｌｉｄｗｏｒｋｓ中
对激光器整体结构进行实体建模，如图 １所示。
为保证计算精度和提高计算速度，需要对模型进

行简化处理。本文对倒角、倒圆、凸台、垫片和电

路模块等对热分析影响可忽略不计的几何特征及

零部件进行了合并与简化处理，如图２所示。

图 １　实际建立的半导体激光器装配模型

Ｆｉｇ．１　Ａｓｓｅｍｂｌｙｍｏｄｅｌｏｆｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒ

ｌａｓｅｒｆｏｒａｃｔｕａｌｕｓｅ

图 ２　用于有限元分析的半导体激光器简化模型

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｏｆｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒｆｏｒ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ

１．２　有限元热分析法
根据热力学第一定律，对于一个封闭系

统，有
［１１］

Ｑ－Ｗ ＝ΔＵ＋ΔＫＥ ＋ΔＰＥ （１）
式中：Ｑ为热量；Ｗ为做功；ΔＵ为系统内能；ΔＫＥ
为系统动能；ΔＰＥ为系统势能。在大多数工程传
热问题中，认为 ΔＫＥ＝ΔＰＥ＝０，通常也不考虑做
功，即Ｗ＝０，Ｑ＝ΔＵ。因此，可以将热分析分为稳
态热分析和瞬态热分析，稳态热分析时，Ｑ＝ΔＵ，
即流入系统的热量等于流出系统的热量，主要为

获取整体结构的温度场分布；瞬态热分析时，ｑ＝
ｄＵ／ｄｔ，即流入或流出的热传递速率 ｑ等于系统内
能的变化。将其运用到微元体上，得到热传导的

控制微分方程为
［１２］


ｘｋｘｘ

Ｔ
( )ｘ＋ｙｋｙｙＴ( )ｙ＋ｚｋｚｚＴ( )ｚ＋ｑ

… ＝ρｃｄＴｄｔ

（２）
式中：ｄＴ／ｄｔ＝Ｔ／ｔ＋ＶｘＴ／ｘ＋ＶｙＴ／ｙ＋ＶｚＴ／
ｚ为表面上的温度，Ｖｘ、Ｖｙ、Ｖｚ分别为媒介各方向

的传导速率；ｑ…为单位体积热生成；ρ为流体的密
度，ｋｇ／ｍ３；ｃ为流体的比热容，Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）；ρｃ反
映单位体积流体热容量的大小，其数值越大，表示

通过对流所转移的热量越多，即对流换热越强烈；

ｋｘｘ、ｋｙｙ、ｋｚｚ分别为该方向上的导热系数，是物体固
有的热物性参数之一，但也会受到环境温度、材料

的压力、密度、湿度等因素的影响。本文主要依靠

实验测得相关数据。

将控制微分方程转化为等效的积分形式，

可得

∫ｖｏｌ ρｃδＴＴｔ＋ｖＴＬ( )Ｔ ＋ＬＴδＴ（ＤＬＴ[ ]）ｄ（ｖｏｌ）＝
　　∫Ｓ２δＴｑ

ｄＳ２＋∫Ｓ３δＴｈｆ（ＴＢ －Ｔ）ｄＳ３＋
　　∫ｖｏｌδＴ̈ｑｄ（ｖｏｌ） （３）

式中：ｈｆ为对流换热系数；ＴＢ为流体的温度；δＴ
为温度的虚变量；Ｓ２为热通量的施加面积；Ｓ３为

对 流 的 施 加 面 积；ｖｏｌ为 单 元 体 积；ＬＴ ＝
［／ｘ ／ｙ ／ｚ］；Ｄ为材料的热传导属性
矩阵。

在有限元区域分解划分时，通常使用四边形

和／或三角形单元处理二维模型，使用四面体、金
字塔型或六面体单元处理三维模型。为保证温度

在单元内部和单元边界上是连续的，选择采用多

项式假设，即根据单元类型的不同，应包含不同的

一次项、平方和混合的立方项，则以单元节点温度

为未知数的多项式可以写为
［１３］

９８５
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Ｔ＝｛Ｎ｝Ｔ·｛Ｔｅ｝ （４）

式中：｛Ｎ｝Ｔ为单元形函数的行向量；｛Ｔｅ｝为单元
节点温度矢量。

由单元节点温度可以得出每个单元的温度梯

度和热流，分别如式（５）和式（６）所示：
｛ａ｝＝ＬＴ ＝Ｂ｛Ｔｅ｝＝｛Ｌ｝

ＴＮ｛Ｔｅ｝ （５）

｛ｑ０｝＝ＤＬ
Ｔ ＝Ｄ（Ｂ）｛Ｔｅ｝＝Ｄ｛ａ｝ （６）

式中：矩阵 Ｂ是通过对形函数求微分得到的，即
Ｂ＝｛Ｌ｝ＴＮ。

将假设的温度变化代入积分方程，可得

Ｃ｛Ｔ
·

｝＋（Ｋｍ ＋Ｋｄ＋Ｋｃ）｛Ｔ｝＝

　　｛Ｑｆ｝＋｛Ｑｄ｝＋｛Ｑｃ｝ （７）

式中：各标号均表示单元层面，因此将下标 ｅ删

除，各符号含义如下：Ｃ＝∫ｖｏｌρｃ｛Ｎ｝Ｔ｛Ｎ｝ｄ（ｖｏｌ），
表 示 比 热 矩 阵 （储 能 ）； Ｋｍ ＝

∫ｖｏｌρｃ｛Ｎ｝Ｔ｛ｖ｝ＴＢｄ（ｖｏｌ），表示热传导对热导率的
影响；Ｋｄ ＝∫ｖｏｌＢＴＤＢｄ（ｖｏｌ），表示扩散作用对热导
率的影响；Ｋｃ ＝∫ｖｏｌｈｆ｛Ｎ｝Ｔ｛Ｎ｝｛Ｔｅ｝ｄ（ｖｏｌ），表示对流
散热对热导率的影响；｛Ｑｆ｝＝∫Ｓ２｛Ｎ｝ｑ

ｄＳ２，表

示热通量对节点热流的影响；｛Ｑｄ｝＝∫ｖｏｌｑ
…ｄ（ｖｏｌ），

表示内部热源对节点热流的影响；｛Ｑｃ｝ ＝

∫Ｓ３ＴＢｈｆ｛Ｎ｝ｄＳ３，表示热传导对节点热流的影响。
本文主要考虑稳定的热载荷对器件以及系统

内部的影响，因此首先进行稳态热分析，通过有限

元计算确定稳定的热载荷引起的温度、热梯度、热

流率、热流密度等参数，以及确定初始的温度

分布。

对于稳态热传递，热平衡的微分方程可以表

示为


ｘｋｘｘ

Ｔ
( )ｘ＋ｙｋｙｙＴ( )ｙ＋ｚｋｚｚＴ( )ｚ＋ｑ

… ＝０（８）

对应的有限元平衡方程为

Ｋ｛Ｔ｝＝｛Ｑ｝ （９）

２　热分析与热设计

为保证模型的完整性，利用 ＡＮＳＹＳ与 Ｓｏｌｉｄ
ｗｏｒｋｓ之间的模型转换接口，将 Ｓｏｌｉｄｗｏｒｋｓ模型导
入 ＡＮＳＹＳ中进行下一步分析材料设计，材料性能
如表１所示［１４］

。

表 １　材料性能参数［１４］

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆｍａｔｅｒｉａｌ［１４］

材料
弹性模量

Ｅ／（１０１０Ｐａ）
泊松比

密度 ρ／
（ｋｇ·ｍ－３）

导热系数／
（Ｗ·（ｍ·Ｋ）－１）

黄铜 １０．６ ０．３２４ ８５００ １０８．９

紫铜 １２．０ ０．３２０ ８９３０ ３８６．４

亚克力 ０．３ ０．３２０ １１９０ ０．１９～０．４０

２．１　有限元网格划分
有限元的基本思想是把复杂的形体拆分为若

干个形状简单的单元，利用单元节点变量对单元

内部变量进行插值来实现对总体结构的分析，离

散而成的有限元集合将代替原来的弹性连续体，

根据能量守恒原理求解一定边界条件和初始条件

下每一节点处的热平衡方程计算出各个节点的温

度及其他相关量。因此，网格划分将关系到有限

元分析的规模、速度和精度。

在建立激光器整体结构的仿真模型时，网格

并不是越多越好，反之，一些零件的网格如果划分

的过于细致，会导致热分析效率大大降低。因此，

在保证热传递路径不受影响的情况下，应忽略一

些不关注热分布的部分，采用设置热耦合的方式

进行网格的合理简化
［１５］
。

本文在处理薄板部分时使用板壳单元，将较

厚的部分作为体单元处理，零件零件的装配使用
ＲＢＥ２线刚性单元模拟。使用标准默认模式进行
网格划分后，模型中共包含节点 １８７７５个，单元
１０６９２个，其中实体单元 ９６０８个，接触单元
１０８４个，单元性质集 ３个。然而，在查看网格划
分质量系数时发现，标准模式下平均网格质量系

数仅为０．５８８５４，不满足后续计算要求（一般情况
下平均网格质量系数至少为 ０．７），因此下一步需
检查出网格质量较差的部位进行更加精细的手动

网格划分，经过分析 ＭｅｓｈＭｅｔｒｉｃ提供的数据可以
得到不同网格质量在整体结构中对应的位置，其

中网格质量为 ０．５在整体结构中对应的位置如
图３所示。利用同样的方法可以得到网格质量低
于网格质量为０．７对应的所有位置，如图４所示。

通过网格质量系数可以看出质量较差部位集

中在外壳外包络面、透镜安装模块与机械安装模

块前端部分，因此，手动设置以上３部分的网格划
分尺寸，分别为３、１．５、１ｍｍ。优化后的有限元节
点个数为 １３６３６１个，单元个数为 ９０５５７个，其
中，体单元 ８４８８３个，接触单元 ５６７４个，单元性
质集３个，网格质量０．８０５９８，半导体激光器用于
热分析的有限元结构模型如图 ５所示，各部分网
格划分情况如表２所示。

０９５
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图 ３　网格质量为 ０．５在整体结构中对应的位置

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｏｖｅｒａｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｍｅｓｈ

ｍｅｔｒｉｃｏｆ０．５

图 ４　网格质量低于 ０．７在整体结构中对应的所有位置

Ｆｉｇ．４　Ａｌｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓｉｎｏｖｅｒａｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈ

ｍｅｓｈｍｅｔｒｉｃｕｎｄｅｒ０．７

图 ５　半导体激光器的有限元模型

Ｆｉｇ．５　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒ

表 ２　半导体激光器有限元网格划分

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｓｈｉｎｇｏｆｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒ

名称 节点 单元

整体结构 １３６３６１ ９０５５７

底座 ２００５９ １３１８８

激光准直模块 ３９４８９ ２５１０４

机械安装模块 ４９２７７ ３２０７８

外壳 ２７５３６ １４５１３

２．２　假设与解析条件
为简化计算，本文在对激光器整体结构内部

温度场分析时，给出如下的假设与解析条件：

１）激光管在整个计算过程中保持平稳运行，
内部集成的 ＴＥＣ正常工作，产生的热通量在计算
过程中保持恒定不变。

２）空气与外壳接触面上的传热为标准对流
换热，各壁面的边界条件只考虑热通量和温度

２种边界条件，忽略各壁面上的辐射传热。
３）外壳内部的空气密度保持恒定，不因温度

变化而改变。

４）激光管底部与机械安装模块之间涂抹导
热硅脂，认为 ＴＥＣ底面产生的热全部传递到与其
直接接触的机械安装模块内部底面上，经过实验

测定 ＴＥＣ产热功率为０．３５Ｗ。
５）外壳与空气对流换热系数设置为系统默

认的 ＳｔａｇｎａｎｔＡｉｒＳｉｍｐｌｉｆｉｅｄＣａｓｅ，环境温度设置
为２２℃。

６）以实际使用时的工况作为参考，设置激光
器底座与实验平台接触面的边界条件为固定

支撑。

２．３　热分析结果
图６为半导体激光器整体结构的稳态温度场

梯度云图（为了更好地展示结果，隐藏外壳部

分）。图７截取了前１００ｓ整个装配体瞬态温度随
时间变化的曲线。

图 ６　半导体激光器结构温度场分布云图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１９５
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从图６的仿真结果中可以看出，基于 ２．２节
假设与解析提出的条件，整体结构最高温度主要

集中在机械安装模块与底座部分，达到２４．６℃；整
体最低温度位于底座底面，为 ２４．４３３℃，相比于
环境温度有 ２．４℃以上的温升（环境温度假设为
２２℃）。如图 ７所示，曲线呈现温度上升趋势的
范围很小，即在接通电源的很短时间内温度升到

最大值，这也从侧面反映分析整体温度场分布并

进行散热结构优化的必要性，有可能在接通电源

的瞬间激光管就会由于散热不利而被烧坏。

机械安装模块与外壳之间存在一定的空隙，

增加了一部分的空气对流用于散热，也在一定程

度上隔绝了电路模块元器件发热对整体结构温度

场的影响。为简化分析，上述分析中忽略电路板

散热，实际温度应比上述仿真分析温度更高，温升

会导致一定的热膨胀，从而产生较大的热变形，热

变形不仅对激光管施加不均匀挤压导致激光管寿

命缩短，也会影响热流密度在结构上的分布，导致

散热变差。图８给出了主要散热结构机械安装模
块和底座的温度随时间变化的曲线，黑色曲线为

未产生频移的光谱机械安装模块的瞬态温度变

化，红色曲线为底座瞬态温度变化。从图中不难

图 ７　瞬态温度随时间的变化

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 ８　机械安装模块与底座瞬态温度变化

Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌ

ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅａｎｄｂａｓｅ

看出，机械安装模块的整体性能明显优于底座，单

独的底座并不能实现温度控制的目的。因此后续

设计有必要针对底座进行结构优化和装配方面进

行优化设计。

３　优化方案与分析
３．１　优化方案

机械安装模块热设计的目的主要是增大激光

管的散热，尽可能削弱由于热膨胀导致的热变形。

本文提出２种优化思路：①基于现有结构，改变机
械安装模块的尺寸、材料等参数；②重新进行机械
安装模块结构的设计。分别对上述方案进行温度

场仿真，并对优化结果进行分析。

依据文献［１６１７］提出的数学模型，为了能够
使散热片在有限空间中的散热性能达到最好，应

确使散热片中温度最高的节点温度尽量最小，构

建几何平均温度为目标函数的散热结构拓扑优化

模型：

ｆＧ（Ｘ）＝
１
Ω∫ΩＴｎ（ｘ）ｄ( )ｘ

１／ｎ

　ｘ∈ Ω （１０）

式中：Ｘ为设计向量；下标 Ｇ表示几何平均温度；
Ω为散热结构所占的区域；Ｔ（ｘ）为设计域中节点
ｘ的温度；Ω 表示整体结构的体积；ｎ为凝聚因
子，其取值越大，表示几何平均温度越接近于最高

温度，针对本文的窄线宽半导体激光器算例，ｎ的
均值取２０。当采用有限元的方法进行求解时，几
何平均温度 ｆＧ（Ｘ）可表示为节点温度的形式：

ｆＧ（Ｘ）＝
１
Ω∑

Ｎｅ

ｉ＝１
∫
Ω
（ＮｉＴｉ）

ｎｄΩ( )ｉ
１／ｎ

（１１）

式中：Ｎｉ、Ｔｉ和 Ωｉ分别代表第 ｉ个单元的形状函
数矩阵、节点温度阵列和区域。

为到达散热器散热效果的最大化，采用的优

化参数选择方法为节点温度最小化方法，可用

式（１２）描述：
Ｍｉｎｉｍｉｚｅ

Ｘ∈Ｒｉ
：ＴＭＰ（Ｘ）

ｓ．ｔ．Ｘ＝

ｘ１
ｘ２
ｘ









３

＝｛Ｘ ａｉ≤ ｘｉ≤ ｂｉ，ｉ＝１，２，…，ｍ｝

（１２）
式中：ＴＭＰ（Ｘ）为优化的目标函数，即散热片中温
度的最高节点温度值；ｍ，ａ，ｂ均为常量；在本案例
中，ｘ１为底座的厚度；ｘ２为底座底板的长度；ｘ３为
底座上用于安装激光管部分的槽体宽度。通过仿

真的方法，发现改变底座高度的方法更简便有效。

３．１．１　结构尺寸优化方案
２．１节中提到，仿真时忽略了电路板的散热

２９５
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对整体热场的影响。为了进一步降低电路板元

器件散热的影响，选择采用电路板外置的方式，

这样可以减小底座底板的长度，但随之而来会

减小底板的散热面积，因此考虑增加整个底座

的高度，避免散热效果受到巨大影响。结构尺

寸优化方案设计如图 ９所示。用于有限元分析
的简化模型在相同解析条件下的稳态温度场分

布如图 １０所示。

图 ９　结构尺寸优化后的半导体激光器装配模型

Ｆｉｇ．９　Ａｓｓｅｍｂｌｙｍｏｄｅｌｏｆｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒ

ａｆｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｉｚｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １０　结构尺寸优化后的稳态温度分布云图

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｆｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｉｚｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

３．１．２　结构形式优化方案
根据文献［１８１９］，由于 ＰＨ７９５ＤＢＲ激光管

有源层的长方形结构特性导致直接输出光束形成

与其他激光极为不同的远场特性，即其输出激光

具有高发散特性，且垂直于结平面的发散速度快，

发散角较大，平行于结平面的发散速度慢，发散角

较小，二者差异约为 １２°～６０°。因此在半导体激
光器的实际应用中，对其光束的准直和整形以提

高其光束质量是一件非常重要的事情。通过对比

常见激光整形方案，本文选择处理光束圆形度能

力较强的变形棱镜对进行激光整形，保证输出光

束的 Ｍ２参数和波前误差更具有优势。在这种准
直模式下，采用激光管竖直安装的方式如图１１所
示（外壳未展示），此结构更加小型化，各部件之

间也更加紧凑。仿真分析时对结构中的倒角、倒

圆、凸台等进行了简化，棱镜台仅提供棱镜对的支

撑与固定功能，拟采用导热系数很小的超稳材料，

因此在稳态温度场分析时也忽略不计。简化模型

在相同解析条件下的稳态温度场分布如图 １２
所示。

图 １１　结构形式优化后的半导体激光器装配模型

Ｆｉｇ．１１　Ａｓｓｅｍｂｌｙｍｏｄｅｌｏｆｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒａｆｔｅｒ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆｏｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １２　结构形式优化后的稳态温度分布云图

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ａｆｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆｏｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

３．２　结果分析
由图１０可以直观地看到，结构尺寸优化模型

底座的温度分布更加均匀且温度梯度更大，但是

仿真结果显示模型稳态的最低温度为 ２４．９３１℃，
与室温相差为２．９℃，最高温度为 ２５．０９３℃，这一
结果比没有优化之前的温差更大，显然，想要通过

减小底座地板长度，增大整体高度的方案不可行。

分析其中的原因，底板距离热源更远，在同样条件

下能够承担更多的散热功能。

由图１２能够看出，结构形式优化后的整体温
度梯度变化相较前两者稍有不足，但整个装配体

的最高温度只有 ２２．８２７℃，与室温相差仅为
０．８２７℃，明显优于初始方案与尺寸优化方案。为
了更直观地对结构参数优化方案与结构形式优化

方案进行比较，对 ２个方案分别进行了瞬态温度
场分析，检测了整个装配体前 １００ｓ内瞬态温度
随时间变化的规律，并绘制曲线如图１３所示。

由图１３可以更加直观地看出，蓝色曲线呈现
出上升趋势的时间明显长于橙色曲线，也就是说

结构形式优化方案能够在通电瞬间，对激光管的

温度上升实现更好的控制，不至于在通电瞬间的

开关电流对激光管进行损坏。

３９５
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图 １３　结构尺寸优化方案与结构形式优化方案

在前 １００ｓ内的瞬态温度变化

Ｆｉｇ．１３　Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ

ｓｉｚｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆｏｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｓｃｈｅｍｅｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔ１００ｓ

４　实验对比

为验证热设计的正确性与可行性，以及热分

析计算的准确性，激光机加工采用结构形式优化

结构，在实验室环境下进行了温度测试，通过实验

数据可以修正热分析模型，指导后面的优化设计

方案。

参考激光管 ＰＨ７９５ＤＢＲ的数据手册，给定输
入电流为 ８０ｍＡ，此时激光管的输出功率约为
０．３５Ｗ，在实验室环境下对激光器进行连续 １００ｓ
温度测试，结果如图１４所示。

由图１４可得，实验开始的前５０ｓ内温度处于
上升的趋势，且最高温度在 ２２．７５℃附近，之后温
度开始下降，并在 ８０ｓ之后基本稳定在 ２２℃左
右。实验结果与仿真结果一致性良好，但存在偏

差，分析原因如下：①实验中由于其他设备工作时
采用风扇散热，引起实验台空气流速增大，空气对

流换 热 系 数 无 法 完 全 模 拟 仿 真 时 设 定 的

图 １４　结构形式优化后的结构在实验室环境下

前 １００ｓ内的温度变化

Ｆｉｇ．１４　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆｏｒｍ

ｉｎｌａｂｏｒａｔｏｒｙｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔ１００ｓ

５Ｗ／（ｍ２·℃），根据式（２）媒介传导速率在一定
程度上会影响热传导；②在实际使用时，室温并不
是恒定不变的，这导致稳态温度会出现波动；③出
于对激光管的保护，实验中并没有将 ８０ｍＡ的电
流直接加载到激光管上而是逐步加大，这导致温

度上升较慢且用时较长。

５　结　论

为了保证激光器在实验室环境下正常可靠的

工作状态，对激光器装配模型进行了基于有限元

的热仿真分析，并基于保护激光管的考虑，引入了

２种热设计优化方案。
１）本文对激光器进行稳态以及瞬态温度场

分析，得到稳态时最高温度达到 ２４．６℃，长时间
的温度累计容易引起机械材料一定的热膨胀，从

而产生较大的热变形，热变形不仅对激光管施加

不均匀挤压导致激光管寿命缩短，也会影响热流

密度在结构上的分布导致散热变差。

２）根据前１００ｓ内机械安装模块与底座的瞬
态温度变化曲线，给出２种优化方案：结构尺寸优
化方案和结构形式优化方案，２种方案均能够改
善稳态温度场分布的均匀性。

３）结构形式优化方案的散热效果明显，温差
由原来的２．９℃降低到０．８℃，并通过温度测试实
验验证结构形式优化后的激光器具有更好的散热

性能。
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［１２］ＫＲＥＩＴＨＦ，ＢＯＨＮＭ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＳｏｌａｒＥｎｅｒｇｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９７，１１９（２）：１８７．

［１３］吴国勇，顾启泰，郑辛，等．环形激光陀螺温度模型［Ｊ］．清

华大学学报，２００３，４３（２）：１８０１８３．

ＷＵＧＹ，ＧＵＱＴ，ＺＨＥＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｒｍａｌｍｏｄｅｌｏｆｒｉｎｇｌａｓｅｒ

ｇｙｒｏ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００３，４３（２）：１８０１８３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］秦臻．传热学理论及应用研究［Ｍ］．北京：中国水利水电出

版社，２０１６．

ＱＩＮＺ．Ｔｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＣｈｉｎａＷａｔｅｒ＆ＰｏｗｅｒＰｒｅｓｓ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］刘颖，李言，徐金涛．光纤陀螺动力学特性研究及结构优化

设计［Ｊ］．红外与激光工程，２００９，３８（３）：５２０５２４．

ＬＩＹ，ＬＩＹ，ＸＵＪＴ．ＤｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆＦＯＧａｎｄｉｔｓ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｉｎｆｒａｒｅｄ＆ＬａｓｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００９，

３８（３）：５２０５２４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］张远波，熊蔡华．ＣＰＵ散热片结构优化设计［Ｊ］．微计算机

信息，２００６，２２（３５）：２６２２６３．

ＺＨＡＮＧＹＢ，ＸＩＯＮＧＣＨ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆＣＰＵ

ｈｅａｔｓｉｎｋｓ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｃｏｍｐｕｔｅｒＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，２００６，２２（３５）：２６２

２６３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］张永存，刘书田．最优传热结构设计问题的数学模型［Ｊ］．

自然科学进展，２００８，１８（６）：６８０６８５．

ＺＨＡＮＧＹＣ，ＬＩＵＳＴ．Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｏｐｔｉｍａｌｈｅａｔ

ｔｒａｎｓｆｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ，

２００８，１８（６）：６８０６８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］陈美锋．复合棱镜整形半导体激光束［Ｊ］．福州大学学报

（自然科学版），１９９７（３）：３４３６．

ＣＨＥＮＭＦ．Ｃｏｍｐｏｕｎｄｐｒｉｓｍｓｈａｐｉｎｇｔｈｅｂｅａｍｏｆｄｉｏｄｅｌａｓｅｒ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｕｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），１９９７

（３）：３４３６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］张平．半导体激光系统整形棱镜的设计［Ｊ］．华中科技大学

学报（自然科学版），１９９０，１８（３）：８３８７．

ＺＨＡＮＧＰ．Ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｂｅａｍｓｈａｐｉｎｇｐｒｉｓｍｆｏｒａｌａｓｅｒｄｉ

ｏｄｅｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｕａｚｈｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），１９９０，１８（３）：８３８７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
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　刘思?　女，硕士研究生。主要研究方向：精密机械设计。

全伟　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：精密仪器

与量子传感技术。

翟跃阳　男，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：精密

仪器与量子传感技术。
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Ｔｈｅｒｍａｌｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｎａｒｒｏｗｌｉｎｅｗｉｄｔｈ
ｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒｓ

ＬＩＵＳｉｚｈｅ１，ＱＵＡＮＷｅｉ１，２，，ＺＨＡＩＹｕｅｙａｎｇ１

（１．ＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＳｃｉｅｎｃｅｏｎＮｏｖｅｌＩｎｅｒｔｉａｌＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ＆ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＢｅｉｊｉｎｇＡｄｖａｎｃｅｄＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｆｏｒＢｉｇＤａｔａＢａｓｅｄＰｒｅｃｉｓｉｏｎＭｅｄｉｃｉｎｅ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｈｅａｔｆｌｏｗｇｅｎｅｒａｔｅｄｉｎｔｈｅｌａｓｅｒｔｕｂｅｏｎｔｈｅｉｎｈｅｒｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｓｏｎｅｏｆｔｈｅｋｅｙｒｅｓｅａｒｃｈｉｓｓｕｅｓｉｎｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｎａｒｒｏｗｌｉｎｅｗｉｄｔｈｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒｓ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏａｄｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒａｉｍｓａｔｍａｘｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｈｅａｔｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｏｆ
ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｔｈｅｒｍａｌｌｏａｄｉｓａｎａｌｙｚｅｄａｎｄａｐｐｌｉｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｉｓ，ｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｉｚｅａｎｄ
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆｏｒｍｓｏｆｔｈｅｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒａｒｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｔｈｅ
ｌａｓｅｒｆｒｏｍ２４．６℃ ｔｏ２２．８２７℃，ａｎｄａｎａｌｙｚｅｓｔｈｅｔｒａｎｓｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｕｒｖｅｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔ１００ｓ．Ｔｈｅｈｅａｔｄｉｓｓｉ
ｐａｔｉｏｎｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｂｙｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｌａｓｅｒ；ｔｈｅｒｍａｌａｎａｌｙｓｉｓ；ｔｈｅｒｍａｌｄｅｓｉｇｎ；ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｉｚｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｓｔｒｕｃｔｕｒ
ａｌｆｏｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６０７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０９０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０１８１１：１１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０１２．１０５７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１７７３０４３，６１２２７９０２，６１３７４２１０，６１４２１０６３，６１７０３０２５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｕａｎｗｅｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１８０６１２；录用日期：２０１８０９１４；网络出版时间：２０１８１１２００９：３２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１１６．１０５５．００３．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｈｕｉｆｅｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：李惠峰，易文峰，程晓明．基于近似动态规划的目标追踪控制算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：５９７６０５．
ＬＩＨＦ，ＹＩＷＦ，ＣＨＥＮＧＸＭ．Ｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：５９７６０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０３５３

基于近似动态规划的目标追踪控制算法

李惠峰１，，易文峰１，程晓明１，２

（１．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３；　２．北京航天自动控制研究所，北京 １００８５４）

　　摘　　　要：在目标跟踪问题中，针对飞行器控制算法难以适应目标大机动飞行甚至与
我方博弈等难度较大任务的问题，提出了基于近似动态规划的目标追踪控制算法。该算法通

过使用博弈策略对我方无人机进行训练形成经验，将双方位置等状态作为已知量，滚转方向作

为控制量，利用两物体的相对位置得出其特征，并形成近似值函数；最终利用 ｒｏｌｌｏｕｔ算法进行
最优跟踪决策求解，实现对跟踪目标甚至是博弈目标的灵活有效精确跟踪。仿真结果验证了

近似动态规划用于控制算法的有效性。

关　键　词：近似动态规划；目标跟踪；飞行控制；最优决策；博弈
中图分类号：Ｖ２４９．１；ＴＰ１８１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０５９７０９

　　无人机具有结构简单、成本低廉等优点，是用
于自主追随的理想平台。近年来，随着自动化技

术、计算机技术、电子器件等高新科技水平的不断

提高，无人机在民用领域也大有可为，它可应用

于：跟踪拍摄、无人机集合作战等领域，市场前景

非常乐观，具有巨大的经济意义，而这些功能的实

现都依赖于无人机对目标的精确跟随。

目前国内实现无人机自主跟踪主要通过低空

飞行的无人机搭载无线相机，通过相机视觉传达

无人机与目标的水平位移，进而通过控制装置调

节无人机的位置以及姿态，使得无人机紧随跟踪

目标。但是因为整个跟踪过程基于视觉系统，所

以存在背景运动、噪声、目标被遮挡以及目标逃出

视野之外的等等问题，且其算法还需利用实时图

像计算其跟踪对象的像素点变化从再计算得出机

动规律，使得无人机自主飞行控制的变得低效以

及不准确。另外如果得到较好的目标位置，其控

制部分往往研究比较少，只是简单地使用控制器

跟随当前目标位置，无法预测目标的下一个可能

位置，加上如果应用背景是无人机博弈等对策问

题，预测目标的位置显得十分重要。目前利用图

像获得相对位置的方法已经较为成熟
［１］
，如在线

目标跟踪算法中的均值偏移算法
［２］
、子块跟踪算

法
［３］
、子空间算法

［４］
，滤波算法中的特征改进、多

核算法
［５］
、尺度估计

［６８］
、分块算法

［９］
等，深度学

习中的深度目标跟踪算法
［１０］
等，可以解决大多数

图像跟踪存在的问题，但其控制器的目标都几乎

只是计算目标与无人机的距离而设计控制器，之

后将目标放在图像中心
［９］
，而忽视了从控制方面

改善跟踪效果。如果在控制方面加上对目标的预

测，那么跟踪效果也会得到很大的改善且也可以

将之使用于博弈控制，改善了现有控制算法不灵

敏，对图像依赖大的问题。

本文将近似动态规划的方法应用于无人机自

主追随的问题，如果已知目标的位置等条件，使用

提前使用博弈方式训练好无人机的特征参数的方

法，那么本文算法可以使无人机做出更好更快的

选择。最后，对设计的算法进行了仿真实验，验证

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903020&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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了算法的可行性及其良好的跟踪性能。

１　近似动态规划

基于贝尔曼方程的动态规划为无人机跟随的

最佳机动策略提供了新的手段，由此产生的优化

策略为无人机跟踪问题提供了更好的方法，即在

给定的飞行状态下，对最优跟踪控制策略的求解，

不需要大量的在线计算，能够完成实时的最优跟

踪。尽管动态规划方法非常适合应用于这类问

题，但是其不适用于求解计算量较大的问题，因为

离散状态空间大小随状态空间变量的数量成指数

增长，从而产生维数灾使得算法难以实现。而基

于动态规划的近似动态规划（ＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＤｙｎａｍ
ｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＡＤＰ）为解决复杂且庞大的最优
跟踪控制问题提供了新的可能。

近似动态规划使用的基本原理是利用函数近

似结构（比如神经网络），来逼近经典动态规划中

的性能指标函数，从而逼近得到最优性能指标和

最优控制，近似动态规划的结构如图１所示［１１］
。

近似动态规划算法主要由 ３部分组成：动态
系统、执行网络和评价网络。在实际应用中，每个

部分的实现由神经网络执行。当系统模型未知

时，可以通过神经网络对系统模型进行辨识；执行

网络生成系统的控制策略，通过调节执行网络的

参数来达到逼近最优控制策略的目的；评价网络

用于评价执行网络生成的控制策略。不同于传统

的反馈控制方法，图 １中评价网络到执行网络的
增强信号是对执行网络控制策略的评价结果，这

一信号有助于指导执行网络的优化设计。本文需

要指出执行网络和评价网络的权值调整优化目标

之间的区别：评价网络的参数优化的目标函数是

使得评价网络的输出满足贝尔曼方程；建立在评

价网络基础上，执行网络参数优化的目标是最小

化评价网络的输出。

Ｊ（ｘｋ）＝ｒ（ｘｋ，ｕｋ）＋Ｊ（ｘｋ＋１） （１）
式中：ｒ（ｘｋ，ｕｋ）通常被称之为回报函数（ｒｅｗａｒｄ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ）；在ｋ时刻，以Ｊ（ｘｋ）性能指标表示为状

图 １　近似动态规划结构［１１］

Ｆｉｇ．１　ＡＤＰｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［１１］

态 ｘｋ的函数；在 ｋ＋１时刻，性能指标则可以表示

为 Ｊ（ｘｋ＋１）。根据贝尔曼最优性原理
［１２］

Ｊ（ｘｋ）＝ｍｉｎ
ｕｋ
｛ｒ（ｘｋ，ｕｋ）＋Ｊ（ｘｋ＋１）｝ （２）

则最优控制可以表示为

ｕｋ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｕｋ

｛ｒ（ｘｋ，ｕｋ）＋Ｊ
（ｘｋ＋１）｝ （３）

其方法有很多种，本文利用近似值函数的方

法来实现整个算法过程，这可以很好地解决动态

规划的维数灾问题。近似动态规划变量说明见

表１。
表 １　近似动态规划变量说明

Ｔａｂｌｅ１　ＡＤＰｓｙｍｂｏｌｏｇｙ

变量 说明 变量 说明

ｘ 状态矢量 Ｊ^（Ｘ） ［Ｊ^（ｘ１），Ｊ^（ｘ２），…，Ｊ^（ｘｎ）］
ｘｉ 在第 ｉ步的状态 Ｊａｐｐｒｏｘ（ｘ）Ｊ（ｘ）的函数逼近形式

ｘｎ
Ｘ的第 ｎ个状
态矢量

Ｓ（ｘ） 无人机的评估函数

ｘｔｅｒｍ
特殊的终止

状态
γ 奖励折扣因子

ｘｐｏｓ 无人机 ｘ坐标 ｕ 控制或移动动作

ｙｐｏｓ 无人机 ｙ坐标 ζ（ｘ） 状态 ｘ的特征向量

Ｘ
状态矢量 ［ｘ１，
ｘ２，…，ｘｎ］Ｔ

β 函数参数向量

ｆ（ｘ，ｕ） 状态转移函数 ｇ（ｘ） 目标奖励函数

π（ｘ） 机动策略 ｇｐａ（ｘ） 优势位置函数

π（ｘ） 最佳机动策略 ｐｔ 终止函数的概率

珚π（ｘ）
通过滚动算法

生成的策略
Ｔ Ｂｅｌｌｍａｎ逆操作因子

Ｊ（ｘ）
状态 ｘ的未来
奖励值

Ｊ（ｘ） Ｊ（ｘ）的最佳值

Ｊｋ（ｘ）
Ｊ（ｘ）的第 ｋ次
迭代

２　算法构架

算法的基本函数是状态转移函数，将目标追

踪的过程离散化，则每个状态到下一个状态由状

态转移函数控制。而奖励函数、特征生成函数、轨

迹采样函数等都用来生成近似值函数，值函数即

状态的未来奖励值，奖励值越大，则对于无人机来

说位置就越好，可以通过近似的值函数产生最佳

策略。算法框架如图２所示。
２．１　状态量、目标、控制量以及动力学

跟踪系统的状态量 ｘ由无人机和目标的位
置、偏航角和滚转角组成，本文目标可以指具有滚

转角特征的比如其他飞行器、鸟类等，如果为其他

不具有滚转角的目标，则可替代为控制量直接作

用的状态量。本文选取的是具有滚转角的对象，

以我 方 飞 行 器 为 蓝 色 无 人 机，目 标 用 红 色

代替
［１３］
。

８９５
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ｘ＝［ｘｐｏｓｂ ，ｙ
ｐｏｓ
ｂ ，ψｂ，ｂ，ｘ

ｐｏｓ
ｒ ，ｙ

ｐｏｓ
ｒ ，ψｒ，ｒ］

Ｔ
（４）

式中：ψ为偏航角，下标 ｂ和 ｒ分别表示蓝色和红
色无人机；为滚转角；ｘｐｏｓ和 ｙｐｏｓ可以在 ｘｙ平面
内任意取值，滚转角和偏航角需要在［－１８０°，
１８０°］取值。

跟踪的目标始终在一定范围之内，有时候还

需要其他的目标来满足需求，比如必须把无人机

限制在目标后方的一定扇形区域内，以保证我方

无人机占据优势的战略地位。还有其他需求，比

如跟随航拍，就必须把无人机限制在目标前方的

扇形区域内，本文设定的目标是在其后方的扇形

区域内。具体区域如算法 １所示，ＡＡ和 ＡＴＡ分
别为方位角和天线拂擦角。奖励区域如图 ３
所示。

算法１　优势位置函数 ｇｐａ（ｘ）
　　输入：｛ｘ｝。
Ｒ＝“飞行器与目标的欧几里得距离”
ｉｆ（０．１ｍ＜Ｒ＜３．０ｍ）＆（ＡＡ ＜６０°）＆
　　（ＡＴＡ ＜３０°）
ｔｈｅｎ
　　ｇｐａ（ｘ）＝１．０
ｅｌｓｅ
　　ｇｐａ（ｘ）＝０
ｅｎｄｉｆ
　　输出奖励：（ｇｐａ）。

图 ２　算法框架

Ｆｉｇ．２　Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｒａｍｅｗｏｒｋ

图 ３　奖励区域

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｗａｒｄａｒｅａ

控制量以及动力学，动力学主要被使用在状

态转移函数 ｆ（ｘｉ，ｕｂ，ｕｒ），如算法２所示。ｕｒ和 ｕｂ
分别为敌方无人机与我方无人机的控制指令，Δｔ
为仿真步长；ｍａｘｒ 、

ｍａｘ
ｂ 和 

·

分别为敌方无无人机

及我方无人机的最大滚转角以及滚转角变化率；

ψ、ψ
·

和 ｖ分别为敌方无无人机及我方无人机的最
大偏航角、偏航角变化率及速率。控制变量由

３种方式构成，｛向左、保持、向右｝，且每个控制变
量只作用一个步长。控制量直接控制滚转角，而

飞行器通过滚转来产生偏航加速度，由此使飞行

器偏航
［１２］
。

算法２　状态转移函数 ｆ（ｘｉ，ｕｂ，ｕｒ）
　　输入：｛ｘｉ，ｕｂ，ｕｒ｝。
ｆｏｒｉ＝１：５（ｏｎｃｅｐｅｒΔｔ＝０．０５ｓ）ｄｏ
　　ｆｏｒ｛ｒｅｄ，ｂｌｕｅ｝ｄｏ

　　　（
·

＝４０（°）／ｓ，ｍａｘｒ ＝１８°，
ｍａｘ
ｂ ＝２３°）

　　　ｉｆｕ＝Ｌｔｈｅｎ

　　　　＝ｍａｘ（－
·

Δｔ，－ｍａｘ）
　　　ｅｌｓｅｉｆｕ＝Ｒｔｈｅｎ

　　　　＝ｍｉｎ（＋
·

Δｔ，ｍａｘ）
　　　ｅｎｄｉｆ

　　　ψ
·

＝９．８１
ｖ
ｔａｎ（ａｓｓｕｍｅｖ＝２．５ｍ／ｓ）

　　　ψ＝ψ＋ψ
·

Δｔ；ｘｐｏｓ＝ｘｐｏｓ＋Δｔｖｓｉｎψ
　　　ｙｐｏｓ＝ｙｐｏｓ＋Δｔｖｃｏｓψ
　　ｅｎｄｆｏｒ
ｅｎｄｆｏｒ
２．２　奖励函数

为了更好地训练无人机的跟踪效率，本文使

用极大极小算法使跟踪目标与我方无人机进行博

弈。而对于每个状态，我方及目标皆有 ３个机动
策略，所以有９种可能的结束状态，红色目标的机
动策略选择源自双方的初始状态与９种可能情况
的结合机动策略，通过状态转移函数计算结束状

态。而在每个状态采用一种评分体系对当前位置

进行评分，表示红色目标的优势程度，因此，我方

无人机的目标就是最大化地减小其评分。

按照目标的定义，跟随在目标的后方的一定

距离以内，可以得到优势位置函数 ｇｐａ（ｘ），可是
它的不连续性导致近似值函数过程难于操作，所

以引入连续的评估函数 Ｓ（ｘ），将两者结合起来一
起构成每个状态的评分体系

［１４］
。

评估函数表达式为

Ｓ＝
１－ＡＡ
１８０( )°＋ １－ＡＴＡ

１８０( )°
２

ｅ－
Ｒ－Ｒｄ
１８０°ｐ （５）

９９５
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每架飞行器都有相对于另一架飞行器的对称

表示，不失一般性，本文从蓝色飞行器角度描述几

何。奖励区域为两箭头所夹区域，ＡＴＡ为我方无
人机头部与视距线的夹角，ＡＡ为视距线与敌方
无人机头部反方向所成夹角。Ｒ为两物体之间的
实际距离，Ｒｄ为两物体间的期望距离，常数 ｐ单
位为 ｍ／（°），其为用来协调方位分数和距离分
数。ｐ的有效值为０．１ｍ／（°），Ｒ的有效值为２ｍ。
目标奖励函数的具体表达式为

ｇ（ｘ）＝ｗｇｇｐａ＋（１－ｗｇ）Ｓ （６）
式中：ｗｇ＝０．８为权重系数。

图４、图５分别给出了评估函数以及具体奖
励位置的三维图。假设目标在原点。

图 ４　评估函数

Ｆｉｇ．４　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ５　优势目标奖励的位置

Ｆｉｇ．５　Ａｄｖａｎｔａｇｅｏｕｓｔａｒｇｅｔｒｅｗａｒｄｐｏｓｉｔｉｏｎ

２．３　特征选取
近似系统利用状态的特征来近似值函数，所

以说，好的近似结果离不开选取好的特征。在

２个物体跟随的状态经常被选用的特征是｛ＡＡ
·

，

ＡＴＡ
·

，ＡＡ，ＡＴＡ，Ｒ｝，方位角（ＡＡ）和天线拂擦角
（ＡＴＡ）的定义如图 ６所示，其最大幅度限制在
１８０°以内，是飞行中重要的参数，｛ＡＡ

·

，ＡＴＡ
·

｝为它

们对时间的导数，ＨＣＡ为两飞行器头部夹角。Ｒ
对于跟踪来说显然是很重要的参数。

ｂ＝［ｃｏｓψｂ，ｓｉｎψｂ］
Ｔ

（７）

ｒ＝［ｃｏｓψｒ，ｓｉｎψｒ］
Ｔ

（８）

ＡＡ＝ａｒｃｃｏｓ（ｄｂｒｂ／（ｄｂｒｂ）） （９）
ＡＴＡ＝ａｒｃｃｏｓ（ｄｂｒｒ／（ｄｂｒｒ）） （１０）

ｄｂｒ＝ （ｘｐｏｓｒ －ｘ
ｐｏｓ
ｂ ）

２＋（ｙｐｏｓｒ －ｙ
ｐｏｓ
ｂ ）槡

２
（１１）

图 ６　角度定义

Ｆｉｇ．６　Ａｎｇｌｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ

ｄｂｒ＝［ｘｐｏｓｒ －ｘ
ｐｏｓ
ｂ ，ｙ

ｐｏｓ
ｒ －ｙ

ｐｏｓ
ｂ ］

Ｔ
（１２）

角度 ＡＡ及 ＡＴＡ的对于时间的导数，ＡＡ
·

及

ＡＴＡ
·

通常被用于人类飞行员驾驶飞行器的博弈战

斗中，ＡＡ包含对手的偏航角度和转化率，范围和
本飞行器速度转换成一个信息。ＡＴＡ通常由人
类飞行员在视觉上确定，并用作敌手即将进行的

侵略性演习的初始指示。ＡＴＡ
·

也被称为红色飞行

器的视线率。从蓝色飞行器的角度来看，ＡＴＡ
·

是

对面飞行器穿过挡风玻璃时每秒弧度的速率。它

包含了自己的偏航角度和转弯速度，射程和对手

的速度。加上两物体在每个状态时的滚转角 ｂ、
ｒ构成近似动态规划的基本特征。

这些被选取的特征被用来形成特征向量

ζ（ｘ），特征量通过相互组合进行扩充，举个例子，
如果选取的特征量为｛Ａ（ｘ），Ｂ（ｘ），Ｃ（ｘ）｝，则形
成的特征向量为

ζ（ｘ）＝［Ａ（ｘ），Ｂ（ｘ），Ｃ（ｘ），Ａ（ｘ）Ｂ（ｘ），
　　Ａ（ｘ）Ｃ（ｘ），Ｃ（ｘ）Ｂ（ｘ），Ａ２（ｘ），
　　Ｂ２（ｘ），Ｃ２（ｘ）］ （１３）

则在第 ｋ次迭代后，值函数可以被近似为
Ｊｋ≈ Ｊｋａｐｐｒｏｘ ＝β

ｋζ（ｘ） （１４）

式中：βｋ为各个特征对于近似值函数的权重系
数。可以看出，如果特征量选取越多，则近似值函

数对于真正值函数更为接近，但是由此可以看出，

特征量选取的越多，则计算的复杂度和量要大大

增加，这违背了本文选取近似动态规划的初衷。

所以选取上述对于目标跟踪十分重要的特征，总

计如下
［１５］
。

μ（ｘ）＝｛Ｒ，ＡＡ，ＡＴＡ，ＡＡ
·

ＡＴＡ
·

，ＨＣＡ，ｂ，ｒ｝

（１５）
２．４　轨迹采样

采样点越密集则对于近似值函数来说就更加

精确，但是对于计算量来说，采样点越密集，计算

量就越大，因此应选择采样区间。

００６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ３期 李惠峰，等：基于近似动态规划的目标追踪控制算法

为了使采样的空间更加符合目标跟踪时的实

际情况。我方无人机以及跟踪目标的横纵坐标使

用标准差为７ｍ的高斯分布，初始状态的偏航角
以及滚转角符合均匀分布。就像最小二乘法中所

使用的方法，将所有采样的状态存储于一个大矩

阵 Ｘ中。

Ｘ＝
ｘ１０ … ｘ１Ｉ
 

ｘｎ０ … ｘ









ｎＩ

（１６）

使用生成的采样点生成构建近似动态规划框

架的特征为

ζ（ｘ）＝［ζ（ｘ１），ζ（ｘ２），…，ζ（ｘｎ）］
Ｔ

（１７）
２．５　目标策略函数

为了更好地训练值函数，使得训练出来的值

函数具有最大的普遍性，目标运动算法选择博弈

算法，本文采用 Ｍｉｎｉｍａｘ算法，Ｍｉｎｉｍａｘ算法又名
极大极小算法，是一种找出失败的最大可能性中

的最小值的算法
［１６］
。

Ｍｉｎｉｍａｘ算法常用于棋类等由两方较量的游
戏和程序。该算法是一个零总和算法，即一方要

在可选的选项中选择将其优势最大化的选择，另

一方则选择令对手优势最小化的方法。而开始的

时候总和为０。其算法如图７所示。

图 ７　Ｍｉｎｉｍａｘ算法流程

Ｆｉｇ．７　Ｍｉｎｉｍａｘａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ

２．６　生成近似值函数
通过合理的轨迹采样、特征选取以及奖励函

数的建立，可以通过算法得到一个与真实值函数

十分近似的近似值函数。其具体思想如下所示。

假设 λ是列向量的系数，本文可以把整个模
型

［１７］
写为

ｙ＝λＴｘ＋ε （１８）
式中：ｙ、ｘ和 ε分别为因变量、自变量和估计
误差。

本文假设（ε１，ε２，…，εｎ）符合独立同分布，参

数向量 λ的具体值未知，所以本文用一个λ来生
成预测公式。

ｙｎ ＝λＴｘｎ （１９）

ｙｎ是本文对 ｙｎ＋１的预测，那么预测误差可以写为

ε^ｎ ＝ｙｎ －λＴｘｎ （２０）

那么本文的目标变为选择一个 β使误差的
平方和最小，即

ｍｉｎ
β
＝∑

ｍ

ｎ＝１
（ｙｎ －βｎｘｎ）２ （２１）

则问题变为很熟悉的最小二乘问题，则最优

的参数向量β（ｎ轮观测之后）可以给出，将每轮
观测值存储至 Ｙｎ，可得

β＝［（Ｘｎ）ＴＸｎ］－１（Ｘｎ）ＴＹｎ （２２）
则通过以上方式，本文可以得到近似值函数，

算法大概通过 ４０次迭代，可以得到最优的参数
矩阵。

２．７　策略选取（控制指令生成）
尽管本文的近似值函数相对于真正值函数来

说已经十分接近，但对于策略选择来说，仍有可能

不是最优的策略，所以策略选取应用 ｒｏｌｌｏｕｔ策
略

［１８］
。ｒｏｌｌｏｕｔ算法是对于当前状态，从每一个可

能的动作开始，之后根据给定的策略进行路径采

样，根据多次采样的奖励和来对当前状态的行动

值进行估计。在当前估计基本收敛时，会根据行

动值最大的原则选择动作进入下一个状态再重复

上述过程。在蒙特卡罗控制中，采样的目的是估

计一个完整的，最优价值函数，但是 ｒｏｌｌｏｕｔ算法中
的采样目的只是为了计算当前状态的行动值以便

进入下一个状态，而且这些估计的行动值并不会

被保留。在得到最优的策略函数后也可将结果放

入神经网络训练，利用决策对特征进行分类，使得

无人机在博弈或者跟随目标的程中快速做出决

策。算法具体实现过程如算法３所示。
算法３　ｒｏｌｌｏｕｔ算法
输入：ｘｉ。
初始化：Ｊｂｅｓｔ＝－!。

ｆｏｒｕｂ＝｛Ｌ，Ｓ，Ｒ｝

ｄｏｘｔｅｍｐ＝ｆ（ｘｉ，ｕｂ，π
ｎｏｍ
ｒ （ｘｔｅｍｐ））

　　ｆｏｒｊ＝｛１：Ｎｒｏｌｌｓ｝
　　ｄｏ
　　　　ｘｔｅｍｐ＝ｆ（ｘｔｅｍｐ，π

Ｎ
ａｐｐｒｏｘ（ｘｔｅｍｐ），π

ｎｏｍ
ｒ （ｘｔｅｍｐ））

　　ｅｎｄｆｏｒ
　　Ｊｃｕｒｒｅｎｔ＝［γＪ

Ｎ
ａｐｐｒｏｘ（ｘｔｅｍｐ）＋ｇ（ｘｔｅｍｐ）］

　　ｉｆＪｃｕｒｒｅｎｔ＞Ｊｂｅｓｔ
　　ｔｈｅｎ
　　　ｕｂｅｓｔ＝ｕｂ，Ｊｂｅｓｔ＝Ｊｃｕｒｒｅｎｔ
　　ｅｎｄｉｆ
ｅｎｄｆｏｒ
　　输出：ｕｂｅｓｔ。
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３　仿真结果

对定常运动的目标以及与我方无人机博弈的

目标的跟踪任务进行了仿真，任务是始终在目标

的后方的 ０．１～３ｍ，最后将本控制算法与经典控
制算法 ＰＩＤ进行比较，得出本算法在复杂环境下
的优势。

通过之前所叙述的利用博弈离线训练好近似

值函数特征参数的方法，结合 ｒｏｌｌｏｕｔ算法，可以得
到最优的控制指令。

通过给定两方无人机不同的初始状态以及选

取目标无人机的不同策略，来模拟不同环境的工

况，初始状态以及目标策略选取如表 ２所示，其
中，Ｍｉｎｉｍａｘ代表目标无人机选取与我方博弈的
极大极小策略，Ｍａｉｎｔａｉｎ代表目标无人机选取定
常的直线运动。

最后，对比本文与传统 ＰＩＤ算法的仿真结果，
由于ＰＩＤ算法只能跟踪预定轨迹，在进行ＰＩＤ算

法的仿真时，将 ＡＤＰ仿真完成后得到的目标轨迹
给定给 ＰＩＤ算法，从而比较出本文算法优势。仿
真结果如图８～图 ２０所示，ｘｉｎｉｔ为起始状态分类。
各仿真图初始状态及目标策略如表２所示。

由以上仿真结果可知，如果已知目标的位置，

目标的运动是定常的，如图 １１、图 １３所示可以实
现很好的跟随，并且按照预定的目标始终跟在目

标的后方，而对于目标运动变化较大，甚至与我方

进行博弈的情况下如图 ９、图 １５所示，由仿真图
所示，该算法具有一定的预测性，该控制算法可以

实现很好的跟随。与给定 ＰＩＤ目标轨迹的控制方
法比较，可以看到，即使给定传统 ＰＩＤ算法目标轨
迹，其跟踪的稳定性也不是很好，具有一定的振

荡，但对于 ＡＤＰ算法，从图 １６中可以看出其具有
一定的预测性，且其与目标的距离始终保持在之

前设定的 ０．１～３ｍ的范围以内，不妨假设 ＡＤＰ
跟踪的目的为与目标为 １ｍ，而 ＰＩＤ的目的为与
目 标的距离为０ｍ，可以计算得到各算法的方

表 ２　各仿真图初始状态及目标策略

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅａｎｄｏｂｊｅｔｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｅａｃｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｈａｒｔ

ｘｉｎｉｔ ｘｐｏｓｂ ／ｍ ｙｐｏｓｂ ／ｍ ψｂ／ｒａｄ ｂ／ｒａｄ ｘｐｏｓｒ ／ｍ ｙｐｏｓｒ ／ｍ ψｒ／ｒａｄ ｒ／ｒａｄ πｒ

１ ０ １ ０ ０ １ ０ ０ ０ Ｍｉｎｉｍａｘ

２ ０ １ ０ ０ １ ０ ０ ０ Ｍａｉｎｔａｉｎ

３ ０ １ －π／６ ０ １ ０ ０ ０ Ｍａｉｎｔａｉｎ

４ ０ １ π／６ ０ １ ０ ０ ０ Ｍｉｎｉｍａｘ

　　注：πｒ—敌机机动策略。

图 ８　６０步长仿真（ｘｉｎｉｔ＝１）

Ｆｉｇ．８　６０ｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ｘｉｎｉｔ＝１）

图 ９　实时与目标距离（ｘｉｎｉｔ＝１）

Ｆｉｇ．９　Ｒｅａｌｔｉｍｅｔａｒｇｅｔｄｉｓｔａｎｃｅ（ｘｉｎｉｔ＝１）

图 １０　６０步长仿真（ｘｉｎｉｔ＝２）

Ｆｉｇ．１０　６０ｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ｘｉｎｉｔ＝２）

图 １１　实时与目标距离（ｘｉｎｉｔ＝２）

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅａｌｔｉｍｅｔａｒｇｅｔｄｉｓｔａｎｃｅ（ｘｉｎｉｔ＝２）

２０６
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图 １２　６０步长仿真图（ｘｉｎｉｔ＝３）

Ｆｉｇ．１２　６０ｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｈａｒｔ（ｘｉｎｉｔ＝３）

图 １３　实时与目标距离（ｘｉｎｉｔ＝３）

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅａｌｔｉｍｅｔｒａｇｅｔｄｉｓｔａｎｃｅｍａｐ（ｘｉｎｉｔ＝３）

图 １４　６０步长仿真（ｘｉｎｉｔ＝４）

Ｆｉｇ．１４　６０ｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｈａｒｔ（ｘｉｎｉｔ＝４）

图 １５　实时与目标距离（ｘｉｎｉｔ＝４）

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅａｌｔｉｍｅｔｒａｇｅｔｄｉｓｔａｎｃｅｍａｐ（ｘｉｎｉｔ＝４）

差分别为

ＳＡＤＰ１ ＝５２．９９４５ｍ
２

（２３）

ＳＰＩＤ ＝７５．１８３５ｍ
２

（２４）

图 １６　给定 ＰＩＤ目标轨迹时的仿真比较

Ｆｉｇ．１６　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｈｅｎＰＩＤ

ｔａｒｇｅｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｓｇｉｖｅｎ

图 １７　ＰＩＤ跟踪误差以及 ＡＤＰ与目标距离

Ｆｉｇ．１７　ＰＩＤｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒａｎｄｔａｒｇｅｔｄｉｓｔａｎｃｅ

ｆｒｏｍＡＤＰｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 １８　非线性预测模型方法与 ＡＤＰ的跟踪比较

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｍｅｔｈｏｄｓａｎｄＡＤＰ

ＳＡＤＰ２ ＝１１４．７ｍ
２

（２５）

Ｓｎｏｌｉｎｅａｒ＝１３６．９ｍ
２

（２６）
在这组仿真下可知，即使在 ＡＤＰ算法不知道

目标的轨迹的前提下，ＡＤＰ算法也具有更好的稳
定性。由此可知，该算法可以适应于较为复杂的

环境。

图２０所示的是基于非线性模型预测跟踪控
制算法的逃逸无人机控制

［１７１９］
，由图可知，虽然

这种算法有着较好的跟踪结果，但是由于这种方

法本身不产生机动，所以该方法有着一个天然的

缺陷，它不具有在追踪和逃逸角色切换的能力。

而 ＡＤＰ算法可以很好地实现角色的切换。

３０６
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图 １９　非线性预测模型方法与 ＡＤＰ的跟踪误差比较

Ｆｉｇ．１９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｍｅｔｈｏｄａｎｄＡＤＰ

图 ２０　无人机跟踪与博弈

Ｆｉｇ．２０　ＵＡＶｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｇａｍｉｎｇ

４　结　论

１）本文对无人机跟踪控制算法进行研究，提

出了将近似动态规划用于目标跟踪问题中的飞行

控制问题，在已知双方状态的条件下，可以应对目

标的灵活运动，预测目标的运动轨迹。

２）为了确保得到的决策是最优决策，使用
ｒｏｌｌｏｕｔ算法得出结论。实现了飞行器在跟踪甚至
博弈过程中的有效跟踪，在现行跟踪问题上缺少

飞行控制的研究进行了补充。

３）仿真验证了目标跟踪的有效性。对于多
目标且多控制体的模型可以结合粒子群算法、遗

传算法等其他智能算法
［２０］
来实现。项目可以应

用于大多数跟随场合以及大多数飞行器博弈

场合。
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　第 ３期 李惠峰，等：基于近似动态规划的目标追踪控制算法

［１６］ＡＮＷＡＲＨ，ＺＨＵ Ｑ Ｙ．Ｍｉｎｉｍａｘｇａｍｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｐｐｒｏａｃｈｔｏ

ｍｕｌｔｉｓｃａｌｅＨｉｎｆｉｎｉｔｙｏｐｔｉｍａｌｆｉｌｔｅｒｉｎｇ［Ｃ］∥２０１７ＩＥＥＥＧｌｏｂａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｉｇｎａｌａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ（ＧｌｏｂａｌＳＩＰ）．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：８５３８５７．

［１７］ＳＰＲＩＮＫＬＥＪ，ＥＫＬＵＮＤＪ，ＫＩＭＨ，ｅｔａｌ．Ｅｎｃｏｄｉｎｇａｅｒｉａｌｐｕｒ

ｓｕｉｔ／ｅｖａｓｉｏｎｇａｍｅｓｗｉｔｈｆｉｘｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｉｎｔｏａｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２００４

４３ｒｄＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＤｅｃｉｓｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ（ＣＤＣ）．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００４：２６０９２６１４．

［１８］ＥＫＬＵＮＤＪ，ＳＰＲＩＮＫＬＥＪ，ＫＩＭＨ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔｉｎｇａｎｄｔｅｓ

ｔｉｎｇａｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒａｅｒｉａｌ

ｐｕｒｓｕｉｔ／ｅｖａｓｉｏｎｇａｍｅｓｏｎａｆｉｘｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄ

ｉｎｇｓｏｆ２００５ＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００５：１５０９１５１４．

［１９］ＳＨＡＷＲ．Ｆｉｇｈｔｅｒｃｏｍｂａｔｔａｃｔｉｃｓａｎｄｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ［Ｍ］．Ａｎｎａｐ

ｏｌｉｓ：ＮａｖａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅＰｒｅｓｓ，１９８５：１２１５．

［２０］ＰＯＷＥＬＬＷ Ｂ．Ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅ

ｃｕｒｓｅｓｏｆｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｔｙ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｈｏｂｏｋｅｎ：ＪｏｈｎＷｉｌｅｙ＆

Ｓｏｎｓ，Ｉｎｃ．，２０１１：３０５３０７．

　作者简介：

　李惠峰　女，博士，教授。主要研究方向：飞行器制导与控制。

程晓明　男，博士研究生。主要研究方向：飞行器制导与控制。
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结冰条件下的飞行控制律重构设计方法

王良禹，徐浩军，李颖晖，李哲

（空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：针对飞机结冰条件下的飞行安全问题，在线性结冰影响模型的基础上构建
了非线性结冰影响模型，并建立了结冰飞机纵向非线性动力学模型。利用反馈线性化理论与

模糊控制原理相结合，重构设计了结冰条件下的纵向控制律，既保证了动态响应特性，又改善

了控制器的抗干扰能力，使飞机具备一定的容冰飞行能力。通过仿真模拟了飞机在不同结冰

严重程度以及干扰下的纵向响应，并与常规 ＰＩＤ控制进行对比，验证了设计控制律的有效性和
抗干扰能力。结果表明，该设计方案下的各状态参数动态响应均能较快较好地收敛，能更精准

快速地跟踪俯仰角指令，且抗干扰能力、动态性能均优于常规 ＰＩＤ控制。
关　键　词：飞机结冰；结冰影响模型；反馈线性化；模糊控制；控制律重构
中图分类号：Ｖ２１２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０６０６０８

　　近年来，由飞机结冰而引发的飞行事故时有
发生，造成了大量的人员伤亡和财产损失。飞机

结冰是指在飞行过程中遭遇结冰天气而机体表面

产生结冰的现象，是影响飞行安全的重要因素之

一。针对飞机结冰问题，国内外都开展了大量的

研究工作
［１４］
，飞机的防／除冰系统也由此得到迅

猛发展
［５７］
，但是仅依靠防除冰系统也无法保证

不会出现残留冰或者由结冰引起的飞行事故不会

发生，例如２００６年某型飞机就因为飞机结冰而导
致失控坠毁。因此，开展对飞机结冰后的飞行安

全保障方法研究很有必要。研究结冰对飞机飞行

性能和飞行品质的影响、结冰条件下的飞行控制

律重构设计以及结冰后边界保护等是保障飞机安

全飞行的重要手段
［８１１］
。

目前，关于飞机飞行控制的理论与方法有很

多。美国 Ｂｒａｇｇ教授等开发了飞机智能结冰系统
（ＳｍａｒｔＩｃｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＳＩＳ）［１２］，为飞机容冰飞行控

制和结冰边界保护提供了思路。Ａｙｋａｎ等通过神

经网络、容错控制等方法开展了飞机结冰后控制

律重构的研究工作
［１３１４］

。国内相对起步较晚，对

结冰后的飞行控制律重构和边界保护等研究还比

较薄弱。北京航空航天大学的杜亮和洪冠新
［１５］

研究了结冰对飞机飞行包线的影响。空军工程大

学的王小龙等
［１６］
引入铰链力矩检测模块，研究了

基于飞机自驾仪的结冰后边界保护方法。复旦大

学的应思斌
［１７］
开展了对容冰控制理论与方法的

研究，建立了综合结冰保护系统。然而，从目前的

公开文献来看，对结冰后飞行控制律重构设计及

边界保护方法的系统研究还不足，成果也相对

较少。

飞机的动态模型具有很强的非线性特征，而

传统的基于小扰动线性化的控制方法已越来越不

能满足任务需求，这就要求一种能满足非线性系

统的控制方法。反馈线性化理论在近年来得到迅

猛发展
［１８１９］

，对非线性系统具有很好的控制效

果。但是由于其需要依赖精确的系统模型，易受

qwqw
新建图章
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模型中的不确定性因素及外界环境的影响，抗干

扰性较差。

Ｂｒａｇｇ教授等提出一种线性的结冰影响模
型，受到了广泛应用

［１］
。然而该模型对大迎角及

过失速阶段的描述并不准确，因此，本文在前人的

基础上建立了非线性结冰影响模型，并构建了结

冰飞机纵向非线性动力学模型。通过将反馈线性

化理论与模糊控制原理相结合，设计了飞机结冰

情形下的飞行控制律。一方面通过反馈线性化保

证了飞机纵向运动的动态特性，另一方面利用模

糊控制原理较强的鲁棒性，改善了反馈线性化对

模型精度的依赖及其抗干扰能力。在不同结冰严

重程度以及干扰下进行仿真计算，并与传统 ＰＩＤ
控制进行对比，验证了本文所设计控制律的有效

性，具有较强的理论意义和工程应用价值。

１　结冰后飞机非线性动力学模型

１．１　结冰影响模型

现有的公开文献中，Ｂｒａｇｇ等［１］
提出了一种

线性的结冰影响模型，并得到了广泛的应用：

Ｃ（Ａ）ｉｃｅｄ ＝（１＋ηＫＣ（Ａ））Ｃ（Ａ） （１）

式中：Ｃ（Ａ）和 Ｃ（Ａ）ｉｃｅｄ分别为飞机结冰前后的气动
参数；η为结冰因子，仅与气象条件有关，反映不
同结冰严重程度，其值越大表明结冰越严重，一般

取值范围大致为 ０～０．３；ＫＣ（Ａ）为结冰系数，仅与
飞机有关，对于给定飞机时为常值。然而，该模型

对大迎角及过失速阶段的结冰后气动特性的描述

并不准确，且未能体现失速迎角的变化，仅适合于

失速前的线性阶段。

图１为 ＮＡＣＡ００１２翼型的升力系数 ＣＬ曲

线
［２０］
，从图中可以看出，在失速前飞机的升力系

数减小，升力线斜率降低，并呈现线性变化；而

图 １　ＮＡＣＡ００１２翼型升力系数曲线［２０］

Ｆｉｇ．１　ＬｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ［２０］

在过失速阶段，随着结冰严重程度的增加，升力系

数曲线变得平滑，且大于失速迎角时的升力突变

现象也变得不再明显。这是因为结冰主要是通过

改变流场而产生影响，而在过失速阶段，由于迎角

α较大气流早已产生分离，飞机上的积冰对流场
的影响也变得不再明显。

因此，在线性结冰影响模型的基础上，通过改

变 ＫＣ（Ａ）值，使其随着迎角的变化而改变，构建了
非线性结冰影响模型，以完善结冰对气动特性影

响的描述。ＫＣ（Ａ）的变化情况如下：
１）在接近失速迎角 αｓｔａｌｌ前，ＫＣ（Ａ）的取值与线

性结冰影响模型一致。通过仿真得到不同结冰程

度下的失速迎角，再利用插值则可得到对应 η值
下的失速迎角 αｓｔａｌｌ。

２）进入失速区后，通过拟合得到 ＫＣ（Ａ）的值，
使结冰后的气动参数趋近于未结冰时的值。

３）当迎角增大到某一阀值 α１时，ＫＣ（Ａ）应取
值为０。

以 Ｚ轴上的气动力系数 ＣＺ对升降舵偏角 δｅ
的导数 ＣＺδｅ为例，对应的 ＫＣ（Ａ）值如下：

ＫＣＺδｅ
＝

－０．４７７　　　 α＜αｓｔａｌｌ
ａ１ｓｉｎ（ｂ１α＋ｃ１）＋ａ２ｓｉｎ（ｂ２α＋ｃ２）

αｓｔａｌｌ≤ α＜α１
０ α≥ α










１

（２）

式中：ａ１等为关于 η的多项式函数，可通过拟合
得到，限于篇幅原因不做详细叙述。通过仿真得

到基于非线性结冰影响模型的升力系数曲线，如

图２所示。

图 ２　升力系数曲线

Ｆｉｇ．２　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓ

１．２　飞机纵向非线性动力学模型
飞机结冰后，飞行包线萎缩，而飞机的俯仰运

动会对飞机的飞行安全产生直接的影响。因此，

飞机的纵向俯仰运动是本文研究的重点，其简化

７０６
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的动力学模型可表示为

Ｖ
·

＝Ｔｃｏｓα－Ｄ
ｍ

－ｇｓｉｎ（θ－α）＝

　　ｆ１（ｘ）＋ｇ１ｐ（ｘ）δｐ
α＝ｑ－Ｌ＋ＴｓｉｎαｍＶ

＋ｇｃｏｓ（θ－α）
Ｖ

＝

　　ｆ２（ｘ）＋ｇ２ｅ（ｘ）δｅ＋ｇ２ｐ（ｘ）δｐ

θ
·

＝ｑ＝ｆ３（ｘ）

ｑ＝Ｍ
Ｉｙ
＝ｆ４（ｘ）＋ｇ４ｅ（ｘ）δｅ＋ｇ４ｐ（ｘ）δ

















ｐ

（３）

Ｄ＝１
２ρ
Ｖ２ＳＣＤ

Ｌ＝１
２ρ
Ｖ２ＳＣＬ

Ｍ ＝１
２ρ
Ｖ２ｂＳＣ













ｍ

（４）

式中：Ｖ、θ和 ｑ分别为飞机的速度、俯仰角和俯仰
角速度；Ｓ和 ｂ分别为机翼面积和平均气动弦长；
ｍ和 Ｉｙ分别为飞机质量和惯性矩；δｐ为发动机转
速百分比；Ｔ、Ｄ、Ｌ和 Ｍ分别表示发动机推力、阻
力、升力和俯仰力矩，且 Ｔ＝ｆ（δｐ）；ｇ为重力加速
度；ＣＤ和 Ｃｍ 分别为阻力系数和俯仰力矩系数；
ρ为空气密度；ｘ为状态向量，这里取ｘ＝［Ｖ，
α，θ，ｑ］Ｔ。

飞机的纵向非线性气动力模型为
［２１］

ＣＸ ＝ＣＸ（α）＋ΔＣＸ（α，δｅ）＋ΔＣＸ（α，ｑ）

ＣＺ ＝ＣＺ（α）＋ΔＣＺ（α，δｅ）＋ΔＣＺ（α，ｑ）

Ｃｍ ＝Ｃｍ（α）＋ΔＣｍ（α，δｅ）＋ΔＣｍ（α，ｑ
{

）

（５）

式中：ＣＸ为机体 Ｘ轴上的气动力系数，通过插值
计算得到。通过坐标转换，可得到飞机的升力系

数 ＣＬ和阻力系数 ＣＤ：
ＣＤ
Ｃ[ ]
Ｌ

[＝
ｃｏｓα ｓｉｎα
－ｓｉｎα ｃｏｓ ]α ＣＸ

Ｃ[ ]
Ｚ

（６）

引入结冰影响模型，即可得到结冰后的非线

性气动力模型。以 ＣＺ为例，则结冰后的非线性
气动力系数可表示为：

ＣＺｉｃｅｄ ＝（ＣＺ（α）－ＣＺ０）（１＋ＫＣＺαη）＋
　　ＣＺ０（１＋ＫＣＺ０η）＋ＣＺ（α，δｅ）（１＋
　　ＫＣＺδｅη

）＋ＣＺ（α，ｑ）（１＋ＫＣＺｑη） （７）

式中：ＣＺｉｃｅｄ为结冰后的 ＣＺ值；ＣＺ０为迎角 α＝０°时
的 ＣＺ值；ＫＣＺα、ＫＣＺｑ和 ＫＣＺ０分别为气动导数 ＣＺα、
ＣＺｑ和气动参数 ＣＺ０对应的 ＫＣ（Ａ）值。

２　结冰后的纵向飞行控制律设计

随着航空工业的快速发展，飞机的非线性问

题也受到越来越多的关注，而基于小扰动线性化

的控制方法愈来愈不能满足发展的需求。本节基

于所建立的结冰飞机纵向非线性动力学模型，将

反馈线性化理论与模糊控制原理相结合，重构设

计了结冰情形下的飞行控制律，保障了飞机在结

冰条件下具有一定的飞行能力。

２．１　纵向飞行品质要求
在飞机纵向运动过程中，对于长周期响应而言

飞行员一般有足够的时间进行操和修正，而往往却

因为短周期响应较快导致飞行员来不及进行操纵

和修正，容易引发飞行事故。因此，绝大多数纵向飞

行品质要求是针对短周期建立的。依据文献［２２］，
给出了飞机纵向飞行品质要求，如表１所示。

表 １　纵向飞行品质要求

Ｔａｂｌｅ１　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｆｌｉｇｈｔｑｕａｌｉｔｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ

标准 界限

上升时间 ｔｒ≤５ｓ

超调量 σ＜２０％

稳态误差 ｅｓｓ≤０．１

调节时间 ｔｓ≤８ｓ

短周期阻尼比 ０．３≤ζｓｐ≤２

２．２　纵向飞行控制律设计
以飞机结冰后的纵向动力学方程作为非线性

控制系统，取输入向量 ｕ＝［δｅ δｐ］Ｔ和输出向量

ｙ＝［ｙ１ ｙ２］Ｔ＝［Ｖ θ］Ｔ，对输出 ｙ１、ｙ２分别求导

可得

ｙ１ ＝Ｖ
·

＝ｆ１（ｘ）＋ｇ１ｐ（ｘ）δｐ

ｙ２ ＝θ
·

＝ｆ３（ｘ）

ｙ̈２ ＝ｆ４（ｘ）＋ｇ４ｅ（ｘ）δｅ＋ｇ４ｐ（ｘ）δ
{

ｐ

（８）

可得：系统的相对阶 ｒ＝ｒ１＋ｒ２＝３＜４。对原
系统进行如下变化：

令 ξ＝

ξ１
ξ２
ξ











３

＝

ｘ１
ｘ３
ｘ











４

，Ｂ（ｘ）＝
ｂ１（ｘ）

ｂ２（ｘ[ ]） ＝

ｆ１（ｘ）

ｆ４（ｘ[ ]），Ａ（ｘ）＝
ａ１（ｘ）

ａ２（ｘ[ ]） ＝
０ ｇ１ｐ（ｘ）

ｇ４ｅ（ｘ） ｇ４ｐ（ｘ[ ]），
则原系统可以转换为如下新的形式：

ξ
·

１ ＝ｂ１（ｘ）＋ａ１（ｘ）ｕ

ξ
·

２ ＝ξ３

ξ
·

３ ＝ｂ２（ｘ）＋ａ２（ｘ）ｕ
λ＝ｑ（ξ，λ）

ｙ ＝ ξ１
ξ[ ]















２

（９）

式中：λ为满足李导数Ｌｇｅλ（ｘ）＝∑
４

ｉ＝１
ｇｉｅ（ｘ）

λ（ｘ）
ｘｉ

＝

０和 Ｌｇｐλ（ｘ）＝０的任意光滑函数，且ｑ（ξ，λ）＝

８０６
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　第 ３期 王良禹，等：结冰条件下的飞行控制律重构设计方法

Ｌｆλ（ｘ），其中：ｇｅ＝［０　ｇ２ｅ（ｘ）　０　ｇ４ｅ（ｘ）］
Ｔ
，

ｇｐ＝［ｇ１ｐ（ｘ）　ｇ２ｐ（ｘ）　０　ｇ４ｐ（ｘ）］
Ｔ
，ｆ＝［ｆ１（ｘ）

ｆ２（ｘ）　ｆ３（ｘ）　ｆ４（ｘ）］
Ｔ
。变换后系统的解耦矩阵为

Ｅ（ｘ）＝
ＬｇｅＬ

ｒ１－１
ｆ ｙ１（ｘ） ＬｇｐＬ

ｒ１－１
ｆ ｙ１（ｘ）

ＬｇｅＬ
ｒ２－１
ｆ ｙ２（ｘ） ＬｇｐＬ

ｒ２－１
ｆ ｙ２（ｘ[ ]） ＝

　　
０ ｇ１ｐ（ｘ）

ｇ４ｅ（ｘ） ｇ４ｐ（ｘ
[ ]） ＝Ａ（ｘ） （１０）

Ｅ（ｘ）的各项实际上就是输入 ｕ的系数，明显
Ｅ－１（ｘ）存在，故该坐标变换是成立的。假设系统

的等效输入 ｖ＝
ｖ１
ｖ[ ]
２

＝
ｂ１（ｘ）＋ａ１（ｘ）ｕ

ｂ２（ｘ）＋ａ２（ｘ）[ ]ｕ，则原非
线性系统可转换为一个等效的线性系统，且有

ｕ＝Ｅ－１（ｘ）（－Ｂ（ｘ）＋ｖ）。可得

ξ
·

１ ＝ｖ１

ξ
·

２ ＝ξ３

ξ
·

３ ＝ｖ
{

２

（１１）

构造模糊控制器，将其输出作为反馈线性化

的等效输入 ｖ，即可实现反馈线性化理论与模糊控
制原理的结合，完成纵向控制器的设计。下面给出

模糊控制方法，图３为模糊控制器的结构原理图。
对于模糊控制器的输入“误差 ｅ”、“误差变化

率 ｅ”和输出“ｖ”，定义语言变量“误差 Ｅ”、“误差
变化率 Ｅ”和“控制量 Ｖ”及其论域｛－８，－７，…，
７，８｝，将语言变量 Ｅ、Ｅ和 Ｖ进行分挡，划分为正
大（ＰＢ）、正中（ＰＭ）、正小（ＰＳ）、零（ＺＯ）、负小
（ＮＳ）、负中（ＮＭ）和负大（ＮＢ）七挡，采用三角形
隶属函数，其形状和分布如图４所示。

图 ３　模糊控制原理图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌ

图 ４　隶属函数的形状及分布

Ｆｉｇ．４　Ｓｈａｐｅａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

建立相应的模糊语言规则库，如表２所示。
基于 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立模糊控制系统，

与反馈线性化控制器相结合，即可完成飞机纵向

控制律的设计。图５为模糊控制系统的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ
仿真结构，θ和 θｄ分别为俯仰角和俯仰角指令，
图６为飞机纵向控制律的模块结构。

表 ２　模糊语言规则库

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｕｚｚｙｌａｎｇｕａｇｅｒｕｌｅｂａｓｅ

Ｅ ＮＢ ＮＭ ＮＳ ＺＯ ＰＳ ＰＭ ＰＢ

ＮＢ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＺＯ ＺＯ

ＮＭ ＰＢ ＰＢ ＰＭ ＰＳ ＰＳ ＺＯ ＮＳ

ＮＳ ＰＢ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＳ

ＺＯ ＰＭ ＰＭ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＭ ＮＭ

ＰＳ ＰＳ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＳ ＮＭ ＮＢ

ＰＭ ＰＳ ＺＯ ＮＳ ＮＭ ＮＭ ＮＭ ＮＢ

ＰＢ ＺＯ ＺＯ ＮＭ ＮＭ ＮＭ ＮＢ ＮＢ

图 ５　模糊控制系统的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真结构

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌｉｎｋｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

图 ６　纵向控制系统的结构模块

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍｏｄｕｌｅｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

３　仿真验证分析

以某型飞机为例，初始条件设为：高度 Ｈ＝
３ｋｍ、速度 Ｖ＝１４０ｍ／ｓ，基于本文所建立的动力学
模型及飞行控制律方案进行仿真验证，分析结冰

对飞机动态响应特性的影响及该控制律设计方案

下飞机在不同结冰严重程度和干扰下的动态响应

特性，并与常规 ＰＩＤ控制进行比较，其中 ＰＩＤ控制
器的各参数为 ｋＰ＝－５．６９４、ｋＩ＝－４．２３８、ｋＤ ＝
－６．６１２。
３．１　结冰后的动态响应特性分析

保持飞机初始状态为平飞状态，假设结冰因

子 η从０线性增加到 ０．３，来模拟从干净外形到
轻度结冰再到严重结冰。在无指令修正情况下，

对不同结冰严重程度下飞机的纵向动态响应特性

９０６



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 ２０１９年　

进行仿真分析，图７为飞机的纵向动态响应曲线。
从图７中可以看出，飞机结冰后，其纵向动态

响应出现了振荡现象，且在无指令修正情况下飞

机逐渐偏离了平衡状态。随着结冰严重程度的增

加，纵向响应振幅增大、衰减变慢，而迎角增大使

得飞机面临有可能失速的危险，严重威胁飞行安

全。因此，有必要采取适当的控制方法，来保障飞

机在结冰条件下的飞行安全。

３．２　基于纵向飞行控制律的仿真验证分析
保持初始状态不变，仿真时给定俯仰角指令

θｄ＝８°和速度指令 Ｖｄ＝１４０ｍ／ｓ，并引入零均值随
机白噪声信号来模拟干扰因素。针对本文所设计

的纵向控制律，设定飞机遭遇不同严重程度的结

冰，并给定中等程度的干扰进行仿真分析。表 ３
为设计控制律和 ＰＩＤ控制作用下俯仰角响应的性
能品质，图８为在 ２种控制方式作用下的动态响
应曲线。

从表３中可以看出，在设计控制律作用下的
俯仰角响应较快，稳态误差和超调量均为 ０，而随
着飞机结冰严重程度的增加，其上升时间和调节

时间均有增加，但仍满足性能品质要求。相比较

而言，设计控制律下的时域品质明显优于常规

ＰＩＤ控制器下的性能品质，在结冰因子 η＝０．３时，
其上升时间也只有０．５１ｓ，调节时间仅有０．９２ｓ。

图 ７　结冰飞机动态响应曲线

Ｆｉｇ．７　Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

表 ３　俯仰角响应的性能品质

Ｔａｂｌｅ３　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｑｕａｌｉｔｙｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅ

性能

品质

设计控制律 ＰＩＤ控制

η＝０．１５ η＝０．３ η＝０．１５ η＝０．３

ｔｒ／ｓ ０．４７ ０．５１ １．５４ １．６３

σ／％ ０ ０ １０．２９ １１．１４

ｅｓｓ ０ ０ ０．０２ ０．０２

ｔｓ／ｓ ０．９ ０．９２ ５．２３ ６．６８

　　从图８中可以看出，在２种控制方式下，速度
响应变化趋势基本一致。比之于 ＰＩＤ控制，在设
计控制律下的俯仰角响应能以更快的速度收敛到

稳定值，并且受其他干扰因素的影响不大。随着

飞机遭遇结冰及结冰严重程度的增加，飞机的迎

角增大，容易触发失速迎角，而相比于常规 ＰＩＤ控
制器，设计控制律作用下的迎角响应幅值更小、衰

减更快。对比俯仰角速度曲线，设计方案下的俯

０１６
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图 ８　中等程度干扰下结冰飞机纵向响应曲线

Ｆｉｇ．８　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｍｏｄｅｒａｔｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

仰角速度幅值较大、衰减更快，才使得俯仰角能快

速地收敛到稳定值。

４　结　论

１）基于线性结冰影响模型，建立的非线性结
冰影响模型能更为准确地描述在大迎角及过失速

阶段结冰对飞机的影响，且体现了失速迎角的变

化情况。

２）本文所设计的飞行控制律方案，比常规
ＰＩＤ控制器具有更优的时域性能品质，其俯仰角
响应的超调量和稳态误差均为 ０，相比较而言上
升时间快１ｓ左右，调节时间快５ｓ左右。

３）将反馈线性化理论与模糊控制原理相结
合，既改善了控制方案的抗干扰能力，也保证了较

强的动态响应特性，具有较强的理论价值和应用

价值。
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［９］ＡＮＳＥＬＬＰＪ，ＢＲＡＧＧＭＢ，ＫＥＲＨＯＭＦ．Ｅｎｖｅｌｏｐｅｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍ ｕｓｉｎｇｆｌａｇｈｉｎｇｅｍｏｍｅｎｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ：ＡＩＡＡ２０１０

４２５５［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１０．

［１０］ＧＵＲＢＡＣＫＩＨＭ，ＢＲＡＧＧＭＢ．Ｓｅｎｄｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｉｃｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓ

ｂｙｆｌａｐｈｉｎｇｅｍｏｍｅｎｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ：ＡＩＡＡ９９３１４９［Ｒ］．Ｒｅ

ｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９９．

［１１］徐彦军，林正，孙岩，等．基于 Ｈ∞控制的飞机俯仰角控制系

统设计［Ｊ］．飞行力学，２０１０，２８（６）：２４２７．

ＸＵＹＪ，ＬＩＮＺ，ＳＵＮＹ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ ｂａｓｅｄｏｎＨ∞ ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，

２０１０，２８（６）：２４２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＢＲＡＧＧＭＢ，ＰＥＲＫＩＮＳＷＲ，ＳＡＲＴＥＲＮＢ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｎｔｅｒｄｉｓ

ｃｉｐｌｉｎａｒｙａｐｐｒｏａｃｈｔｏｉｎｆｌｉｇｈｔａｉｒｃｒａｆｔｉｃｉｎｇｓａｆｅｔｙ：ＡＩＡＡ１９９８

００９５［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９８．

［１３］ＡＹＫＡＮＲ，ＨＡＪＩＹＥＶＣ，ＣＡＬＩＳＫＡＮＦ．Ａｉｒｃｒａｆｔｉｃｉｎｇｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎ，ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎＫａｌｍａｎ

ｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｎｄｎｅｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ：ＡＩＡＡ２００５６２２０［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２００５．

［１４］ＡＹＫＡＮＲ，ＨＡＪＩＹＥＶＣ，ＣＡＬＩＳＫＡＮＦ．Ｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒａｎｄｎｅｕ

ｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｉｃｉｎｇｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｐｐｌｉｅｄｔｏＡ３４０ａｉｒｃｒａｆｔ

ｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＡｉｒｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００５，７７（１）：２３３３．

［１５］杜亮，洪冠新．结冰对飞机飞行包线影响分析及控制［Ｊ］．

飞行力学，２００８，２６（２）：９１２．

ＤＵＬ，ＨＯＮＧＧＸ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｉｃｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｏｎａｉｒ

ｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２００８，２６（２）：９１２

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］王小龙，徐浩军，薛源，等．俯仰姿态保持模式下飞机结冰边

界保护方法［Ｊ］．航空动力学报，２０１６，３１（９）：２０８７２０９４．

ＷＡＮＧＸＬ，ＸＵＨＪ，ＸＵＥＹ，ｅｔａｌ．Ｅｎｖｅｌｏｐｅｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅｈｏｌｄｉｎｇｍｏｄｅｕｎｄｅｒｆｌｉｇｈｔｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１６，３１（９）：２０８７２０９４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］应思斌．飞机容冰飞行控制系统设计的理论与方法研究

［Ｄ］．上海：复旦大学，２０１０．

ＹＩＮＧＳＢ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｔｈｅｏｒｙａｎｄｍｅｔｈｏｄｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｉｃｉｎｇｔｏｌ

ｅｒａｎｔｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎ［Ｄ］．Ｓｈａｎｇｈａｉ：ＦｕｄａｎＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］王晓燕，熊德琨．输入输出非线性反馈线性化方法在飞控

系统中的应用［Ｊ］．南方冶金学院学报，２００１，２５（４）：４７５１．

ＷＡＮＧＸＹ，ＸＩＯＮＧＤＫ．Ｉｎｐｕｔｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄｂａｃｋｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ

ｕｓｅｄｉｎａｉｒｐｌａｎｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｔｈｅｒｎＩｎｓｔｉｔｕ

ｔｅｏｆＭｅｔａｌｌｕｒｇｙ，２００１，２５（４）：４７５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］李大东，孙秀霞，董文瀚，等．基于线性化反馈的滑膜变结构

重装空投纵向控制律设计［Ｊ］．控制理论与应用，２０１３，３０

（１）：５４６０．

ＬＩＤＤ，ＳＵＮＸＸ，ＤＯＮＧＷ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｐｉｔｃｈｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｆｌｉｇｈｔｉｎ

ｈｅａｖｙｗｅｉｇｈｔａｉｒｄｒｏｐｂａｓｅｄｏｎｆｅｅｄｂａｃｋｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙａｎｄ

ｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，

２０１３，３０（１）：５４６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＢＲＡＧＧＭＢ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｓｕｐｅｒｃｏｏｌｅｄｌａｒｇｅｄｒｏｐｌｅｔｉｃｅ

ａｃｃｒｅｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｎａｉｒｃｒａｆｔｃｏｎｔｒｏｌ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ｔｈｅＦＡＡＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｉｒｃｒａｆｔＩｎｆｌｉｇｈｔＩｃｉｎｇ．

Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＦＡＡ，１９９６：３８７４００．

［２１］ＤＥＴＥＲＳＲＷ，ＤＩＭＯＣＫ Ｇ Ａ，ＳＥＬＩＧ Ｍ Ｓ．Ｉｃｉｎｇｅｎｃｏｕｎｔｅｒ

ｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００６，４３（５）：１５２８

１５３７．

［２２］ＮＥＬＳＯＮＲＣ．Ｆｌｉｇｈｔｓｔａｂｉｌｉｔｙ＆ａｕｔｏｍａｔｉｃｃｏｎｔｒｏｌ［Ｍ］．２ｎｄ

ｅｄ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＭｃＧｒａｗＨｉｌｌＣｏｍｐａｎｉｅｓ，１９９８：１５３１５５．

　作者简介：

　王良禹　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行力学及飞行

仿真。

徐浩军　男，硕士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行力

学及飞行安全、隐身。
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　第 ３期 王良禹，等：结冰条件下的飞行控制律重构设计方法

Ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌ
ｌａｗｕｎｄｅｒｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ＷＡＮＧＬｉａｎｇｙｕ，ＸＵＨａｏｊｕｎ，ＬＩＹｉｎｇｈｕｉ，ＬＩＺｈｅ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｏｆｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ，ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｃｉｎｇｅｆｆｅｃｔｍｏｄｅｌｗａｓｂｕｉｌｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ｌｉｎｅａｒｉｃｉｎｇｅｆｆｅｃｔｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｏｆｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．
Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｆｅｅｄｂａｃｋｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎａｎｄｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｅｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｄｅｓｉｇｎｏｆｌｏｎｇｉ
ｔｕｄｉｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｕｎｄｅｒｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｗａｓｃｏｍｐｌｅｔｅｄ，ｗｈｉｃｈｅｎｓｕｒｅｓｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ
ａｎｄｐｒｏｍｏｔｅｓｔｈｅａｎｔｉｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ，ａｌｌｏｗｉｎｇｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｔｏｆｌｙｕｎｄｅｒｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．
Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｖａｒｉｏｕｓｉｃｉｎｇｓｅｖｅｒｉｔｙａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｃｏｎ
ｄｉｔｉｏｎｓｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ，ａｎｄｔｈｅｎｂｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄａｎｔｉ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｅａｃｈ
ｓｔａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｄｅｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｃａｎｃｏｎｖｅｒｇｅｑｕｉｃｋｌｙａｎｄｇｒｅａｔｌｙａｎｄｔｒａｃｋｔｈｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｉｎ
ｓｔｒｕｃｔｉｏｎｓｆａｓｔｅｒａｎｄｍｏｒｅａｃｃｕｒａｔｅｌｙ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅａｎｔｉｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｃａｐａｂｉｌｉｔｙａｎｄｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ
ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗａｒｅｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈｏｓｅｏｆｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｃｒａｆｔｉｃｉｎｇ；ｉｃｉｎｇｅｆｆｅｃｔｍｏｄｅｌ；ｆｅｅｄｂａｃｋｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ；ｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌ；ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｃｏｎ
ｔｒｏｌｌａｗ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０９１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１００９１０：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０９２９．１７４３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＣＢ７５５８００）；ＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔＲｅｓｅａｒｃｈＳｐｅｃｉａｌ（ＭＪ２０１５Ｆ０１９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｈａｏｊｕｎ１９６５＠１６３．ｃｏｍ
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带落角约束的新型二阶滑模三维制导律

史绍琨，赵久奋，崇阳，杨奇松，尤浩

（火箭军工程大学 作战保障学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：针对导弹在三维空间中攻击地面机动目标问题，提出了一种带落角约束的
三维有限时间制导律。为提高收敛速度和抑制抖振现象，基于非齐异快速终端滑模面和二阶

滑模控制理论设计了含耦合项的非奇异快速终端二阶滑模三维制导律，设计过程中无需对系

统模型作线性化处理并且避免了奇异问题的出现。针对目标机动信息和视线角耦合带来的总

扰动，设计了非齐次干扰观测器进行估计并补偿。并对制导律的稳定性和有限时间收敛特性

进行了严格的数学证明。仿真验证了本文提出制导律的有效性和优越性。

关　键　词：落角约束；快速终端滑模；二阶滑模；三维制导律；干扰观测器；有限时间
收敛

中图分类号：Ｖ４８８．１３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０６１４１０

　　为发挥导弹的最大效能，对目标实施“手术
刀式”精确打击，不仅需要导弹精确击中目标，还

期望导弹以指定角度攻击目标
［１２］
，因此研究带

落角约束的制导律具有很强的实际工程意义
［３］
。

目前，关于带落角约束制导律的设计方法有

多种多样。基于比例导引的思想，文献［４］设计
了一种新型带落角约束的偏置比例导引律，其偏

置项是剩余时间和落角误差的函数。基于最优控

制理论，文献［５］以零脱靶量和零落角误差为约
束，运用 Ｓｃｈｗａｒｔｚ不等式求出了带落角约束最优
制导律的封闭解。基于模型预测静态规划理论

（ＭＰＳＰ），文献［６］对用于角度控制的控制量进行
迭代更新，使满足落角约束条件。基于滑模控制

理论，文献［７］基于反演滑模设计带落角约束的
制导律，并设计扩张观测器对目标机动信息进行

估计。

基于滑模控制理论设计制导律对外界干扰具

有很强的鲁棒性
［８］
，因此被广泛应用在制导律设

计中。

文献［９］基于非奇异快速终端滑模函数设计
了滑模面，选取快速幂次趋近律设计了二维平面

内带落角约束的制导律。文献［１０］提出了一种
有限时间收敛的积分滑模面，同样选取快速幂次

趋近律，设计了二维平面内攻击机动目标带落角

约束的制导律，并对未知机动目标干扰上界进行

自适应估计。但文献［９１０］只在二维平面内设计
了制导律，没有考虑三维空间中各通道间的耦合

关系，使得制导律设计的实用性降低。文献［１１］
提出了一种带落角约束的三维有限时间滑模制导

律，设计过程中没有对制导系统模型作解耦处理，

但该制导律只能用于攻击静止目标。文献［１２］
采用快速双幂次趋近律设计了三维前向滑模制导

律，保证了系统能够快速收敛到滑模面，但该制导

律没有考虑导弹的落角约束问题。并且上述文献

研究的都是一阶滑模制导律，而二阶滑模制导律

具有抑制抖振能力强，鲁棒性强的优点
［１３］
，因此

基于二阶滑模变结构控制理论设计带落角约束的

三维有限时间收敛制导律具有很强的工程应用

qwqw
新建图章
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　第 ３期 史绍琨，等：带落角约束的新型二阶滑模三维制导律

价值。

本文首先建立了完备的三维制导系统模型，

无需对模型进行解耦处理。然后选取非奇异快速

终端滑模面设计了非奇异快速终端二阶滑模制导

律，并设计了非齐次干扰观测器，对未知目标机动

信息和视线角耦合项进行估计并补偿，设计的制

导律避免了传统终端滑模制导律中的奇异问题。

最后对所设计制导律的稳定性和有限时间收敛特

性进行了严格的数学证明。

现对本文提出的制导律优势进行说明：①制
导律设计过程中考虑了三维耦合项，无需对系统

模型作解耦处理；②设计了非齐次干扰观测器估
计目标机动和视线角耦合带来的总干扰，无需目

标先验信息；③选取非奇异快速终端滑模面设计
二阶滑模制导律，收敛速度快，并且能够有效抑制

抖振现象；④提出的制导律可以在三维空间中带
落角约束攻击机动目标，工程应用价值强。

１　三维空间末制导系统模型

考虑导弹在三维空间中攻击地面机动目标情

形，导弹和目标的相对运动关系如图１所示。
图１中 Ｏｘｙｚ为地面惯性坐标系，Ｍ和 Ｔ分别

为导弹和目标，ｒ为弹目视线。ｑε和 ｑβ分别为视
线倾角和视线偏角，其方向定义为当 ｒ位于水平
面 Ｏｘｚ上方时 ｑε为正，当 Ｏｘ轴逆时针旋转到 ｒ
在 Ｏｘｚ面上的投影上时 ｑβ为正。ｖｍ为导弹速度，

θｍ和 φｍ分别为弹道倾角和弹道偏角，其方向定
义为当 ｖｍ位于水平面 Ｏｘｚ上方时 θｍ为正，当 Ｏｘ
轴逆时针旋转到 ｖｍ在 Ｏｘｚ面上的投影上时 φｍ为
正。ｖｔ为目标速度，θｔ和 φｔ分别为目标的俯仰方
向航向角和水平方向航向角，其方向定义同导弹

弹道倾角和弹道偏角方向定义。根据图１得到三
维空间下导弹目标的相对运动方程为

图 １　弹目相对运动关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

ｒ＝ｖｔ（ｃｏｓθｔｃｏｓｑεｃｏｓ（ｑβ－φｔ）＋

　　ｓｉｎθｔｓｉｎｑε）－ｖｍ（ｃｏｓθｍｃｏｓｑεｃｏｓ（ｑβ－

　　φｍ）＋ｓｉｎθｍｓｉｎｑε）

ｒｑε ＝－ｖｔ（ｃｏｓθｔｓｉｎｑεｃｏｓ（ｑβ－φｔ）－

　　ｓｉｎθｔｃｏｓｑε）＋ｖｍ（ｃｏｓθｍｓｉｎｑεｃｏｓ（ｑβ－

　　φｍ）－ｓｉｎθｍｃｏｓｑε）

ｒｑβｃｏｓｑε ＝－ｖｔｃｏｓθｔｓｉｎ（ｑβ－φｔ）＋

　　ｖｍｃｏｓθｍｓｉｎ（ｑβ－φｍ



















）

（１）
导弹的动力学方程为

ｖｍ ＝ａｘ

θ
·

ｍ ＝
ａｙ
ｖｍ

φ
·

ｍ ＝－
ａｚ

ｖｍｃｏｓθ













ｍ

（２）

式中：ａｘ、ａｙ和 ａｚ分别为导弹加速度在速度方向、
速度法向和速度侧向上的 ３个分量，大部分导弹
在制导末段无推力作用，因此加速度是由作用在

导弹上的合外力作用产生的。

将导弹速度 ｖｍ在地面惯性坐标系 Ｏｘｙｚ的
３个坐标轴上分解得到三维空间导弹运动方程为
ｘｍ ＝ｖｍｃｏｓθｍｃｏｓφｍ
ｙｍ ＝ｖｍｓｉｎθｍ
ｚｍ ＝－ｖｍｃｏｓθｍｓｉｎφ

{
ｍ

（３）

同理将目标速度 ｖｔ在地面惯性坐标系 Ｏｘｙｚ
的３个坐标轴上分解得到目标运动方程，这里不
再赘述。

假设视线坐标系相对于地面惯性坐标系的旋

转角速度为 ω，其叉乘矩阵用［ω］×Ｆ表示。弹目
相对速度、弹目相对加速度、导弹速度和导弹加速

度在视线坐标系中的分量为 ｖｒ、ａｒ、ｖｍ和 ａｍ，根据
科里奥利定理，有如下关系成立：

ａｒ ＝
ｖｒ
ｔ
＋［ω］×ｖｒ

ａｍ ＝
ｖｍ
ｔ
＋［ω］×ｖ










ｍ

（４）

式中：

ｖｒ＝［ｒ，ｒｑε，－ｒｑβｃｏｓｑε］
Ｔ

［ω］×＝

０ －ｑε ｑβｃｏｓｑε
ｑε ０ －ｑβｓｉｎｑε

－ｑβｃｏｓｑε ｑβｓｉｎｑε









０

ｖｍ ＝
ｖｍ（ｃｏｓθｍｃｏｓｑεｃｏｓ（ｑβ－φｍ）＋ｓｉｎθｍｓｉｎｑε）

－ｖｍ（ｃｏｓθｍｓｉｎｑεｃｏｓ（ｑβ－φｍ）－ｓｉｎθｍｃｏｓｑε）

ｖｍｃｏｓθｍｓｉｎ（ｑβ－φｍ











）
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将式（４）第１式展开，得到
ａｔｒ－ａｍｒ ＝ｒ̈－ｒｑ

２
ε－ｒｑ

２
β（ｃｏｓｑε）

２

ａｔθ－ａｍθ ＝２ｒｑε＋ｒｑε＋ｒｑ
２
βｓｉｎｑεｃｏｓｑε

ａｔφ －ａｍφ ＝－２ｒｑβｃｏｓｑε－ｒｑβｃｏｓｑε＋

　　２ｒｑεｑβｓｉｎｑ










ε

（５）

式中：ａｔｒ、ａｔθ、ａｔφ和 ａｍｒ、ａｍθ、ａｍφ分别为目标和导弹
加速度在视线坐标系３个轴上的分量。

将式（４）第２式展开，并将式（２）代入化简得
到 ａｙ、ａｚ与 ａｍθ、ａｍφ的转换关系为

ａｙ ＝
ａｍθｃｏｓ（ｑβ－φｍ）－ａｍφｓｉｎ（ｑβ－φｍ）ｓｉｎｑε
ｓｉｎθｍｓｉｎｑε＋ｃｏｓθｍｃｏｓｑεｃｏｓ（ｑβ－φｍ）

ａｚ ＝
ａｍφ ＋ａｙｓｉｎθｍｓｉｎ（ｑβ－φｍ）

ｃｏｓ（ｑβ－φｍ










）

（６）
在末制导段，弹目相对加速度在视线方向上

的分量很小，对导弹脱靶量和落角误差的影响可

以忽略不计，因此将导弹加速度在视线方向上的

分量 ａｍｒ设定为 ０。为使弹道倾角和弹道偏角的
变化率 ｑε和 ｑβ在有限时间内收敛到 ０，使弹道倾
角和弹道偏角 ｑε和 ｑβ在有限时间内收敛到期望
值 ｑεｄ和 ｑβｄ，本文利用式（５）中的第２、第３式设计
导弹的视线法向和视线侧向上的加速度ａｍθ和ａｍφ。

２　制导律设计

针对三维空间中导弹指定角度攻击地面机动

目标问题，本节设计带落角约束的非奇异快速终

端二阶滑模三维制导律。首先给出带落角约束的

三维系统状态方程；然后选取非奇异快速终端滑

模面设计了二阶滑模制导律，保证了系统快速收

敛的同时有效抑制了抖振现象；最后针对系统中的

目标机动信息和视线角耦合项设计了非齐次干扰

观测器，用来对系统中的总扰动进行估计并补偿。

２．１　设计目标
导弹击中目标时刻，导弹攻角可近似为 ０，根

据文献［１４］，导弹攻击落角约束问题可以转化为
视线角跟踪问题。

设导弹击中目标时刻期望的视线倾角和视线

偏角分别为 ｑεｄ和 ｑβｄ，令 ｘ１＝ｑε－ｑεｄ，ｘ２＝ｑε，ｘ３＝
ｑβ－ｑβｄ，ｘ４＝ｑβ，化简式（５）中的第 ２、第 ３式可得
三维空间中系统状态方程为

ｘ１ ＝ｘ２

ｘ２ ＝
－２ｒｘ２
ｒ

＋ｄθ－
ａｍθ
ｒ

ｘ３ ＝ｘ４

ｘ４ ＝
－２ｒｘ４
ｒ

＋ｄφ ＋
ａｍφ
ｒｃｏｓｑ















ε

（７）

式中：ｄθ和 ｄφ分别为视线法向和视线侧向上目
标机动信息和视线角耦合项带来的总扰动，其表

达式分别为

ｄθ ＝－ｘ４
２ｓｉｎｑεｃｏｓｑε＋

ａｔθ
ｒ

ｄφ ＝２ｘ２ｘ４ｔａｎｑε－
ａｔφ
ｒｃｏｓｑ










ε

（８）

本节设计制导律的目的是通过设计视线法向

和视线侧向上的导弹加速度 ａｍθ和 ａｍφ，使系统方
程式（７）在有限时间内收敛到 ０。并设计非齐次
干扰观测器对系统中的总干扰 ｄθ和 ｄφ进行估计
并补偿。

２．２　基于快速终端滑模面的二阶滑模制导律
设计

　　针对系统状态方程式（７），选取如下快速终
端滑模面：

ｓ１ ＝ｘ１＋ｋ１ｓｉｇ（ｘ１）
ａ１ ＋ｋ２ｓｉｇ（ｘ２）

ａ２

ｓ２ ＝ｘ３＋ｋ３ｓｉｇ（ｘ３）
ａ３ ＋ｋ４ｓｉｇ（ｘ４）

ａ{ ４
（９）

式中：ｓｉｇ（ｘ）ａｉ＝ ｘａｉｓｇｎ（ｘ），ｉ＝１，２，３，４；ｋ１、ｋ２、
ｋ３和 ｋ４为大于 ０的正常数；１＜ａ２＜２，１＜ａ４＜２，
且 ａ１＞ａ２，ａ３＞ａ４。

对滑模面式（９）求导，并将式（７）代入得
ｓ１ ＝ｘ２＋ａ１ｋ１ ｘ１

ａ１－１ｘ２＋ａ２ｋ２ ｘ２
ａ２－１·

　　 －２ｒｘ２
ｒ

＋ｄθ－
ａｍθ( )ｒ

ｓ２ ＝ｘ４＋ａ３ｋ３ ｘ３
ａ３－１ｘ４＋ａ４ｋ４ ｘ４

ａ４－１·

　　 －２ｒｘ４
ｒ

＋ｄφ ＋
ａｍφ
ｒｃｏｓｑ( )















ε

（１０）

为使系统状态有限时间内收敛到滑模面，并

沿着滑模面运动在有限时间内收敛到系统期望状

态，针对式（１０），本文设计制导律如下：

ａｍθ ＝－２ｒｘ２＋
ｒ
ａ２ｋ２
ｓｉｇ（ｘ２）

２－ａ２（１＋

　　ａ１ｋ１ ｘ１
ａ１－１）＋ｚ１θ＋

　　α１ｓｉｇ（ｓ１）
１－１ｙ ＋β１ε１

ε１ ＝
ｘ２

ａ２－１ ｓ１
１－２ｙ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ１）

ａｍφ [＝ ２ｒｘ４－
ｒ
ａ４ｋ４
ｓｉｇ（ｘ４）

２－ａ４（１＋

　　ａ３ｋ３ ｘ３
ａ３－１）－ｚ１φ －

　　α２ｓｉｇ（ｓ２）
１－１ｕ －β２ε ]２ ｃｏｓｑε

ε２ ＝
ｘ４

ａ４－１ ｓ２
１－２ｕ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ２



























）

（１１）

式中：ｚ１θ和 ｚ１φ分别为本文设计的非齐次干扰观测

６１６
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　第 ３期 史绍琨，等：带落角约束的新型二阶滑模三维制导律

器对系统式（７）中总扰动 ｄθ和 ｄφ的估计值。设
计参数 α１、α２、β１和 β２均为大于０的常数，且 ｙ＞
２，ｕ＞２。

本文提出的制导律式（１１）中不含负指数项，
因而避免了传统终端滑模制导律中存在的奇异问

题。选取快速终端滑模面设计制导律，提高了系

统收敛到期望值的速度。将制导律设计成二阶滑

模制导律，并且制导律中不含非连续符号函数项，

有效抑制了抖振现象。

对于系统式（１０）中由视线角耦合项和目标机
动信息带来的系统总扰动 ｄθ和 ｄφ，根据文献［１５］
中有限时间收敛的非齐次干扰观测器的定义，分别

设计以下２种观测器对 ｄθ和 ｄφ进行估计。

ｚ０θ＝ｖ０θ＋ｘ２＋ａ１ｋ１ ｘ１
ａ１－１ｘ２－

２ｒｘ２
ｒ
－
ａｍθ
ｒ

ｖ０θ＝－λ２θＬ
１
３ｓｉｇ（ｚ０θ－ｓ１）

２
３ －ｕ２θ（ｚ０θ－ｓ１）＋ｚ１θ

ｚ１θ＝ｖ１θ
ｖ１θ＝－λ１θＬ

１
２ｓｉｇ（ｚ１θ－ｖ０θ）

１
２ －ｕ１θ（ｚ１θ－ｖ０θ）＋ｚ２θ

ｚ２θ＝－λ０θＬｓｇｎ（ｚ２θ－ｖ１θ）－ｕ０θ（ｚ２θ－ｖ１θ）

ｄ
＾
θ＝ｚ１

















θ

（１２）

ｚ０φ＝ｖ０φ＋ｘ４＋ａ３ｋ３ ｘ３
ａ３－１ｘ４－

２ｒｘ４
ｒ
＋
ａｍφ
ｒｃｏｓｑε

ｖ０φ＝－λ２φＬ
１
３ｓｉｇ（ｚ０φ－ｓ２）

２
３ －ｕ２φ（ｚ０φ－ｓ２）＋ｚ１φ

ｚ１φ＝ｖ１φ
ｖ１φ＝－λ１φＬ

１
２ｓｉｇ（ｚ１φ－ｖ０φ）

１
２ －ｕ１φ（ｚ１φ－ｖ０φ）＋ｚ２φ

ｚ２φ＝－λ０φＬｓｇｎ（ｚ２φ－ｖ１φ）－ｕ０φ（ｚ２φ－ｖ１φ）

ｄ
＾
φ＝ｚ１

















φ

（１３）

式中：λｉθ、λｉφ、ｕｉθ和 ｕｉφ均为大于０的常数；ｄ
＾
θ和ｄ
＾
φ

分别为 ｄθ和 ｄφ的估计值，并在有限时间内收敛
到系统总干扰的真实值。

３　稳定性和有限时间收敛证明

当本文设计的非齐次干扰观测器稳定时，系

统的稳定性和有限时间收敛证明分为两步，第 １
步证明系统状态在有限时间内到达滑模面，第 ２
步证明系统状态沿着滑模面运动在有限时间内收

敛到期望值。

证明　系统在有限时间内到达滑模面。
假设设计的非齐次干扰观测器式（１２）和

式（１３）分别在时间 ｔｒ１和 ｔｒ２收敛到系统总干扰的
真实值ｄθ和ｄφ，则当ｔ≥ｍａｘ｛ｔｒ１，ｔｒ２｝时，将制导律
式（１１）对应代入到式（１０），化简后得

ｓ１ ＝ｋ２ａ２ ｘ２
ａ２－ [１ －

α１ ｓ１
１－１ｙ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ１）－

　　
β１
ｒ∫

ｘ２
ａ２－１ ｓ１

１－２ｙ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ１）ｄ ]ｔ

ｓ２ ＝ｋ４ａ４ ｘ４
ａ４－ [１ －

α２ ｓ２
１－１ｕ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ２）－

　　
β２
ｒ∫

ｘ４
ａ４－１ ｓ２

１－２ｕ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ２）ｄ ]















 ｔ

（１４）

为方便分析，引入以下状态变量：

ｗ１ ＝ｓ１

ｗ２ ＝－ａ２ｋ２β１∫ｘ２
ａ２－１ ｓ１

１－２ｙ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ１）ｄｔ

ｗ３ ＝ｓ２

ｗ４ ＝－ａ４ｋ４β２∫ｘ４
ａ４－１ ｓ２

１－２ｕ

ｒ
ｓｇｎ（ｓ２）ｄ













 ｔ

（１５）

ρ１ ＝
ｗ１

１－１ｙｓｇｎ（ｗ１）
ｗ[ ]
２

ρ２ ＝
ｗ３

１－１ｕｓｇｎ（ｗ３）
ｗ[ ]













４

（１６）

对式（１６）求导得

ρ１ ＝
ｘ２

ａ２－１

ｒ ｗ１
－１ｙＡρ１

ρ２ ＝
ｘ４

ａ４－１

ｒ ｗ３
－１ｕＢρ{

２

（１７）

式中：矩阵 Ａ和 Ｂ分别定义为

Ａ＝
－ａ２ｋ２α１ １－

１( )ｙ １－１
ｙ

－ａ２ｋ２β１









０

Ｂ＝
－ａ４ｋ４α２ １－

１( )ｕ １－１
ｕ

－ａ４ｋ４β２

























０

容易发现，矩阵 Ａ和 Ｂ都为 Ｈｕｒｗｉｔｚ矩阵，因
此对任意矩阵 Ｑ１ ＝Ｑ

Ｔ
１，Ｑ２ ＝Ｑ

Ｔ
２，存在对应矩阵

Ｐ１＝Ｐ
Ｔ
１＞０和 Ｐ２＝Ｐ

Ｔ
２ ＞０，满足如下代数黎卡提

方程：

ＡＴＰ１＋Ｐ１Ａ＝－Ｑ１
ＢＴＰ２＋Ｐ２Ｂ＝－Ｑ

{
２

（１８）

对系统式（１７）选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：
Ｖ１ ＝ρ

Ｔ
１Ｐ１ρ１

Ｖ２ ＝ρ
Ｔ
２Ｐ２ρ

{
２

（１９）

对式（１９）求导，可得

Ｖ
·

１ ＝ρ
·
Ｔ
１Ｐ１ρ１＋ρ

Ｔ
１Ｐ１ρ

·

１

Ｖ
·

２ ＝ρ
·
Ｔ
２Ｐ２ρ２＋ρ

Ｔ
２Ｐ２ρ

·{
２

（２０）

将式（１７）代入到式（２０），得

７１６
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Ｖ
·

１ ＝－
ｘ２

ａ２－１

ｒ ｗ１
－１ｙρＴ１Ｑ１ρ１

Ｖ
·

２ ＝－
ｘ４

ａ４－１

ｒ ｗ３
－１ｕρＴ２Ｑ２ρ

{
２

（２１）

由式（１６）可知 ｗ１
１－１ｙ≤ ρ１ ， ｗ３

１－１ｕ≤
ρ２ ，其中 · 表示矩阵（·）的欧几里得范数，

代入到式（２１）得

Ｖ
·

１≤－
ｘ２

ａ２－１

ｒ ρ１
－１
ｙ－１ρＴ１Ｑ１ρ１≤－ｍ１Ｖ

ｎ１
１

Ｖ
·

２≤－
ｘ４

ａ４－１

ｒ ρ４
－１
ｕ－１ρＴ２Ｑ２ρ２≤－ｍ２Ｖ

ｎ２{
２

（２２）

式中：

ｍ１ ＝
λｍｉｎ（Ｑ１）λ

１
２ｙ－２－１
ｍａｘ （Ｐ１）ｘ２

ａ２－１

ｒｍａｘ
≥０

ｎ１ ＝１－
１

２ｙ－２∈
（０，１）

ｍ２ ＝
λｍｉｎ（Ｑ２）λ

１
２ｕ－２－１
ｍａｘ （Ｐ２）ｘ４

ａ４－１

ｒｍａｘ
≥０

ｎ２ ＝１－
１

２ｕ－２∈
（０，１















 ）

式中：λｍｉｎ（·）和 λｍａｘ（·）分别为矩阵（·）的最

小特征值和最大特征值。根据式（２２）可知，Ｖ
·

１≤

０，Ｖ
·

２≤０成立，故系统式（１７）是稳定的。并且由
文献［１６］中的引理 １可得，当 ｘ２ ≠０，ｘ４ ≠０
时，原点是系统式（１７）有限时间的稳定平衡点，
并且系统收敛到滑模面 ｓ１和 ｓ２的时间分别为 ｔｓ１
和 ｔｓ２，其表达式分别为

ｔｓ１ ＝ｔｒ１＋
Ｖ１－ｎ１１ （ｔｒ１）
ｍ１（１－ｎ１）

ｔｓ２ ＝ｔｒ２＋
Ｖ１－ｎ２２ （ｔｒ２）
ｍ２（１－ｎ２










）

（２３）

式中：ｔｒ１和 ｔｒ２分别为所设计的非齐次干扰观测器
式（１２）和式（１３）收敛系统总干扰的真实值 ｄθ和
ｄφ的时间，式（２３）表明系统状态将在有限时间内
收敛到滑模面 ｓ１和 ｓ２。

当 ｘ２ ＝ ｘ４ ＝０，且 ｍａｘ｛ｔｒ１，ｔｒ２｝≤ ｔ≤
ｍｉｎ｛ｔｓ１，ｔｓ２｝时，将制导律式 （１１）代入到系统
式（７）中，可得

ｘ２ ＝－
α１
ｒ
ｓｉｇ（ｓ１）

１－１ｙ

ｘ４ ＝－
α２
ｒ
ｓｉｇ（ｓ２）

１－１{ ｕ

（２４）

因为系统状态未收敛到滑模面 ｓ１和 ｓ２，即
ｓ１≠０，ｓ２≠０。此时 ｘ２≠０，ｘ４≠０，故 ｘ２ ＝０，
ｘ４ ＝０不是系统的吸引子，不会阻碍系统收敛
到滑模面。 证毕

证明　系统状态在有限时间内收敛到期望值。
当 ｔ≥ｍａｘ｛ｔｒ１，ｔｒ２｝，即系统状态收敛到滑模

面 ｓ１＝０，ｓ２＝０时，则式（９）变为

ｘ１＋ｋ１ｓｉｇ（ｘ１）
ａ１ ＋ｋ２ｓｉｇ（ｘ２）

ａ２ ＝０
ｘ３＋ｋ３ｓｉｇ（ｘ３）

ａ３ ＋ｋ４ｓｉｇ（ｘ４）
ａ４ ＝{ ０

（２５）

对系统式（２５），选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ３ ＝
１
２
ｘ２１

Ｖ４ ＝
１
２
ｘ{ ２
３

（２６）

对式（２６）求导，并将式（２５）代入可得

Ｖ
·

３ ＝ｘ１ｘ２ ＝ｘ１ －
ｘ１
ｋ２
－
ｋ１
ｋ２
ｓｉｇ（ｘ１）

ａ( )１
１
ａ２

Ｖ
·

４ ＝ｘ３ｘ４ ＝ｘ３ －
ｘ３
ｋ４
－
ｋ３
ｋ４
ｓｉｇ（ｘ３）

ａ( )３
１
ａ









 ４

（２７）

将式（２６）代入到式（２７），化简后可得

Ｖ
·

３≤ －１
ｋ２
２
１＋ａ２
２ Ｖ

１＋ａ２
２
１ －

ｋ１
ｋ２
２
ａ１＋ａ２
２ Ｖ

ａ１＋ａ２
２( )１

１
ａ２

Ｖ
·

４≤ －１
ｋ４
２
１＋ａ４
２ Ｖ

１＋ａ４
２
２ －

ｋ３
ｋ４
２
ａ３＋ａ４
２ Ｖ

ａ３＋ａ４
２( )２

１
ａ









 ４

（２８）

观察式（２８）可知，式（２８）具有同式（２２）的结
构，同理由文献［１６］中的引理１可得，ｘ１和 ｘ３在有
限时间内收敛到 ０。并且由式（２５）可得，当 ｘ１＝
０，ｘ３＝０时，ｘ２和 ｘ４也在有限时间内收敛到０。

证毕

４　仿真分析

为了验证本文提出制导律的有效性和优越

性，首先对不同位置不同状态的 ３枚导弹攻击同
一机动目标进行仿真，验证本文制导律的优越性；

然后在相同条件下与不同制导律进行仿真对比，

验证本文制导律的优越性。

４．１　多枚导弹仿真分析
为验证本文设计制导律的有效性和普遍性，

考虑不同位置不同初始状态下的３枚导弹以各自
指定角度攻击机动目标。假设目标的初始坐标为

（１０，０，１０）ｋｍ，速度 ｖｔ＝５０ｍ／ｓ，速度法向和速度
侧向上的加速度分别为 ａｔｙ＝１ｇ（ｇ为重力加速
度），ａｔｚ＝０．５ｇ，初始俯仰方向航向角和初始偏航
方向航向角分别为 θｔ０＝１０°，φｔ０＝１５°。３枚导弹
速度恒定且均为６００ｍ／ｓ，导弹的初始导弹倾角和
导弹偏角分别用 θｍ０和 φｍ０表示，期望视线倾角和
视线偏角分别用 ｑεｄ和 ｑβｄ表示，３枚导弹的其余参
数如表１所示。

制导律式（１１）中的参数设置如下：ａ１＝ａ３＝
３，ａ２＝ａ４ ＝１．１，ｋ１ ＝ｋ２ ＝ｋ３ ＝ｋ４ ＝１，α１ ＝α２ ＝

８１６
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５００，β１ ＝β２ ＝６００，γ＝２．１，ｕ＝２．１。观测器
式（１２）和式（１３）参数取值如下：λ０ｊ＝１．１，λ１ｊ＝
１．５，λ２ｊ＝２；ｕ０ｊ＝３，ｕ１ｊ＝６，ｕ２ｊ＝８，ｊ＝θ，φ；Ｌ＝０．１。
制导盲区设置为２０ｍ，即弹目距离小于２０ｍ时导
弹按进入制导盲区时刻加速度飞行，导弹过载限

制为 ３０ｇ仿真步长设置为１ｍｓ，仿真结果如图 ２
和表２所示。

表 １　导弹初始参数和期望落角

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｅｘｐｅｃｔｅｄ

ｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓ

导弹 初始坐标／ｋｍ θｍ０／（°） φｍ０／（°） ｑεｄ／（°） ｑβｄ／（°）

Ｍ１ （０，１０，０） －２５ －２０ －３０ －３０

Ｍ２ （２，１２，１） －１０ －３０ －６０ －２０

Ｍ３ （－２，９，３） １０ １０ －７０ －６０

图 ２　３枚导弹攻击目标仿真结果

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ３ｍｉｓｓｉｌｅｓａｔｔａｃｋｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ
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表 ２　３枚导弹攻击目标主要仿真参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｍａｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ３ｍｉｓｓｉｌｅｓ

ａｔｔａｃｋｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ

导弹 脱靶量／ｍ
视线倾角

误差／（°）
视线偏角

误差／（°）
飞行时间／

ｓ

Ｍ１ ０．２０６９ ０．０１１６ ０．０２５７ ２９．７６８０

Ｍ２ ０．０７７６ ０．０１００ ０．０２５０ ２９．９７９０

Ｍ３ ０．２９６２ ０．０２９３ ０．０１５９ ３０．３６２０

　　从表 ２和图 ２（ａ）～（ｄ）中可以看出，不同
初始位置不同状态下的 ３枚导弹在制导律
式（１１）作用下均能够以指定视线倾角和视线偏
角击中机动目标。３枚导弹的最大脱靶量不超
过 ０．２９６２ｍ，视线倾角和视线偏角误差控制在
０．０３°的范围内，验证了本文提出的制导律对脱
靶量和落角误差的强控制能力。从图 ２（ｅ）、（ｆ）
中可以看出，视线倾角和视线偏角速率在有限

时间内收敛到 ０，保证了导弹能够在有限时间内
击中目标。从图 ２（ｇ）、（ｈ）中看出，导弹的法向
过载和侧向过载在制导末期均收敛到 ０附近，
并且收敛过程中光滑平稳无抖振现象出现，保

证了对导弹控制的稳定性。从图 ２（ｉ）、（ｊ）中可
以看出，滑模面 ｓ１和 ｓ２连续光滑地在有限时间连
续内收敛到 ０，并且收敛过程中无抖振现象出
现，验证了本文提出的制导律能够有效抑制抖

振现象的出现。

４．２　不同制导律仿真对比
为了进一步体现本文制导律的优越性，将本

文提出的制导律记为 ＳＯＮＦＴＳＭＧ，与标准非奇异
滑模制导律（记为 ＮＴＳＭＧ１）和文献［１７］基于非
奇异终端滑模面和快速幂次趋近律设计的一阶滑

模制导律（记为 ＮＴＳＭＧ２）进行仿真对比。
现将２种制导律拓展到三维空间中，三维空

间中 ＮＴＳＭＧ１的表达式为

ａｍθ＝－２ｒｘ２＋
ｒ
ａ２ｋ２
ｓｉｇ（ｘ２）

２－ａ２＋Ｋ１ｓｇｎ（ｓ１）

ａｍφ＝ ２ｒｘ４－
ｒ
ａ４ｋ４
ｓｉｇ（ｘ４）

２－ａ４＋Ｋ２ｓｇｎ（ｓ２( )）ｃｏｓｑ













ε

（２９）

式中：Ｋ１和Ｋ２分别为符号函数增益，根据目标机

动的上界选取，本文仿真中分别选取为 ５０和
１００，式（２９）中其余参数选取同制导律式（１１）参
数选取。

三维空间中 ＮＴＳＭＧ２的表达式为

ａｍθ ＝－２ｒｘ２＋
ｒ
ａ２ｋ２
ｓｉｇ（ｘ２）

２－ａ２ ＋

　　α１ｓｉｇ（ｓ１）
１－１ｙ ＋β１ｓ１

ａｍφ (＝ ２ｒｘ４－
ｒ
ａ４ｋ４
ｓｉｇ（ｘ４）

２－ａ４＋

　　α２ｓｉｇ（ｓ２）
１－１ｕ ＋β２ｓ)２ ｃｏｓｑ



















ε

（３０）

式中：参数选取同制导律式（１１）参数选取。
仿真选取 ４．１节中导弹 Ｍ１分别在 ＳＯ

ＮＦＴＳＭＧ、ＮＴＳＭＧ１和 ＮＴＳＭＧ２的作用下攻击机
动目标，目标初始值设置和制导律中参数选取同

４．１节。仿真结果如图３和表３所示。
从图３中可以看出，３种制导律都能够控制

导弹 以 指 定 角 度 击 中 机 动 目 标。其 中 ＳＯ
ＮＦＴＳＭＧ收敛速度最快，并且收敛过程中光滑无
抖振现象出现，验证了 ＳＯＮＦＴＳＭＧ良好的制导
性能。ＮＴＳＭＧ２收 敛 速 度 次 之，并 且 由 于
ＮＴＳＭＧ２中不含非连续符号函数项，收敛过程中
抑制抖振现象明显。ＮＴＳＭＧ１收敛速度最慢，并
且收敛过程中出现了高频抖振现象，不利于导弹

自动驾驶仪的控制。从表 ３中可以看出，ＳＯ
ＮＦＴＳＭＧ作用下的导弹脱靶量最小，并且导弹飞
行时间比 ＮＴＳＭＧ２短了约 ０．１６ｓ，这对于飞行时
间较短的导弹末制导段而言增大了突防概率。尽

管 ＮＴＳＭＧ１作用下的导弹飞行时间最短，并且对
脱靶量和落角的控制能力与 ＳＯＮＦＴＳＭＧ和
ＮＴＳＭＧ２相差不大，但由于 ＮＴＳＭＧ１的加速度指
令出现了高频抖振，使得实际应用中对导弹的控

制能力降低。实际应用中用饱和函数代替符号函

数仍不能消除抖振现象，并且会造成制导律性能

的下降。综合而言，本文提出的制导律 ＳＯ
ＮＦＴＳＭＧ收敛速度最快，对脱靶量和落角的控制
能力强，作用下的导弹飞行时间较 ＮＴＳＭＧ２作用
下的导弹飞行时间短，并且制导指令中无抖振现

象出现，利于导弹自动驾驶仪的控制。
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图 ３　３种制导律仿真对比结果

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ３ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ

表 ３　３种制导律仿真主要参数对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

３ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ

制导律 脱靶量／ｍ
视线倾角

误差／（°）
视线偏角

误差／（°）
飞行时间／

ｓ

ＳＯＮＦＴＳＭＧ ０．２０６９ ０．０１１６ ０．０２５７ ２９．７６８０

ＮＴＳＭＧ１ ０．２６８１ ０．０２３６ ０．０２６１ ２９．７０６０

ＮＴＳＭＧ２ ０．２４２３ ０．０１１４ ０．０２７３ ２９．９２３０

５　结　论

本文基于非奇异快速终端滑模面和二阶滑模

控制理论，提出了一种新型带落角约束的非奇异

快速终端二阶滑模三维制导律。

１）无需对系统模型作解耦处理，并且设计过
程避免了奇异问题的出现。

２）针对目标机动信息和视线角耦合带来的
总扰动设计了非齐次干扰观测器进行估计，无需

目标先验信息。

３）通过２组实验仿真，结果表明：①本文提
出的制导律能够控制不同位置不同状态下的多枚

导弹以各自期望角度击中目标。②制导律对脱靶
量和落角的控制能力强，飞行时间较 ＮＴＳＭＧ２缩
短。③制导律收敛速度快，收敛过程中光滑无抖
振现象出现，验证了本文提出制导律的快速收敛

和抑制抖振能力强的优点。

本文在制导律的设计过程中未考虑自动驾驶

仪的动态特性，在考虑导弹自动驾驶仪动态特性

下设计制导律仍值得进一步研究。
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ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｗｉｔｈｉｎｔｅｒｃｅｐｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ［Ｊ］．Ｃｏｎ

ｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１４，３１（３）：２６９２７８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１０］赵斌，周军，卢晓东，等．考虑终端角度约束的自适应积分滑

模制导律［Ｊ］．控制与决策，２０１７，３２（１１）：１９６６１９７２．

ＺＨＡＯＢ，ＺＨＯＵＪ，ＬＵＸＤ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｉｎｔｅｇｒａｌｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｉｍｐａｃｔａｎｇｅｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ［Ｊ］．

ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２０１７，３２（１１）：１９６６１９７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］赵曜，李璞，刘娟，等．带碰撞角约束的三维有限时间滑模制

导律［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（２）：２７３２７９．

ＺＨＡＯＹ，ＬＩＰ，ＬＩＵＪ，ｅｔａｌ．Ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｂａｓｅｄ３Ｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，

４４（２）：２７３２７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］司玉洁，宋申民．拦截高超声速飞行器的三维有限时间制导

律设计［Ｊ］．中国惯性技术学报，２０１７，２５（３）：４０５４１４．

ＳＩＹ Ｊ，ＳＯＮＧ ＳＭ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＣｈｉｎｅｓｅＩｎｅｒｔｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，２５（３）：４０５４１４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１３］ＡＲＩＥＬ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆ２ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，

２００７，４３（４）：５７６５８６．

［１４］ＳＵＮＬＨ，ＷＡＮＧＷＨ，ＹＩＲ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｖａｌｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｕｓｉｎｇ

ｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

［Ｊ］．ＩＳＡＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１６，６４：１２２３．

［１５］ＬＩＰ，ＰＥＮＧＸＦ，ＭＡＪＪ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｈｏｍｏｇｅｎｅｏｕｓｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

ｏｂｓｅｒｖｅｒｂａｓｅｄｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｔａｉｌｌｅｓｓ

ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＣｏｎｇｒｅｓｓ．Ｐｉｓ

ｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：１２０１２５．

［１６］ＢＨＡＴＳＰ，ＢＥＲＮＳＴＥＩＮＤＳ．Ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＳＩＡＭＪｏｕｒｎａｌｏｎＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＯｐｔｉｍｉ

ｚａｔｉｏｎ，２０００，３８（３）：７５１７６６．

［１７］周慧波．基于有限时间和滑模理论的导引律及多导弹协同

制导研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１５：４１４４．

ＺＨＯＵＨＢ．Ｓｔｕｄｙｏｎｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗａｎｄｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｍｉｓｓｉｌｅｓｂａｓｅｄｏｎｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅａｎｄｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｔｈｅｏｒｙ

［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５：４１４４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　史绍琨　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器总体、结构分

析与飞行力学。

赵久奋　男，博士，硕士生导师。主要研究方向：飞行器总体、

结构分析与飞行力学。
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　第 ３期 史绍琨，等：带落角约束的新型二阶滑模三维制导律

Ｎｏｖｅｌｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄ３Ｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈ
ｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

ＳＨＩＳｈａｏｋｕｎ，ＺＨＡＯＪｉｕｆｅｎ，ＣＨＯＮＧＹａｎｇ，ＹＡＮＧＱｉｓｏｎｇ，ＹＯＵＨａｏ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＯｐｅｒａｔｉｏｎａｌＳｕｐｐｏｒｔ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｍｉｓｓｉｌｅｆｏｒａｔｔａｃｋｉｎｇｇｒｏｕｎｄｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｉｎ３Ｄｓｐａｃｅ，ａ３Ｄ
ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄａｎｄ
ｓｕｐｐｒｅｓｓｃｈａｔｔｅｒｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍ，ｔｈｅｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄ３Ｄｇｕｉｄ
ａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｃｏｕｐｌｉｎｇｔｅｒｍｓｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅａｎｄｔｈｅｓｅｃｏｎｄ
ｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｏｒｙ．Ｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎｉｓｎｏｔｎｅｅｄｅｄａｎｄｓｉｎｇｕｌａｒｐｒｏｂｌｅｍｉｓａｖｏｉｄｅｄｉｎ
ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ａｎｏｎｈｏｍｏｇｅｎｅｏｕｓｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅａｎｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｔｈｅｔｏｔａｌ
ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ，ｗｈｉｃｈｉｓｃａｕｓｅｄｂｙｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｃｏｕｐｌｉｎｇｔｅｒｍｓｏｆｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ．Ａｎｄｔｈｅ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗａｒｅｐｒｏｖｅｄｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｌｙ．
Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄｓｕｐｅｒｉｏｒｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ；ｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ；ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ；３Ｄｇｕｉｄａｎｃｅ
ｌａｗ；ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ；ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６２７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０７２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０９０５０９：０３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０９０３．１６３４．００８．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｎｇｃｄｘ１９９４＠１６３．ｃｏｍ
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　引用格式：余华峰，刘宏康，陈树生，等．类Ｘ５１Ａ飞行器非定常湍流精细模拟［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：６２４
６３２．ＹＵＨＦ，ＬＩＵＨＫ，ＣＨＥＮＳＳ，ｅｔａｌ．ＨｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｕｎｓｔｅａｄｙｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｎＸ５１Ａｌｉｋｅａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：６２４６３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４０９

类 Ｘ５１Ａ飞行器非定常湍流精细模拟
余华峰，刘宏康，陈树生，阎超

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对类 Ｘ５１Ａ飞行器在超声速大迎角状态下存在的大范围非定常分离流
动，开展了精细化湍流数值模拟研究。计算基于高阶格式下的延迟分离涡模拟方法（ＤＤＥＳ），
来流马赫数为２．５，迎角为１０°。分析了该复杂流场中存在的分离流动现象、分离流动诱导的
气动特性变化规律以及压力脉动特点；其中重点研究了壁面压力脉动强度分布情况和监测点

压力脉动频谱特性。分析结果表明：飞行器大迎角飞行时从侧缘诱导出明显的分离涡，并对尾

部舵面产生干扰；受干扰尾舵表现出明显的非线性及非定常气动特性；分离涡的存在导致飞行

器尾舵前缘等位置的壁面压力脉动显著增强，２００～３００Ｈｚ的低频高幅值脉动可能会导致结构
破坏。

关　键　词：非定常；分离流动；压力脉动；延迟分离涡模拟 （ＤＤＥＳ）；数值模拟
中图分类号：Ｖ２２１＋．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０６２４０９

　　一直以来高超声速飞行器因其重要的军事意
义而受到世界各军事强国的广泛关注。进入

２１世纪以来，以超燃冲压发动机为动力的吸气式
高超声速飞行器逐渐成为了高超声速飞行器中最

为热门的研究领域之一。美国相继进行了

Ｘ４３Ａ［１］和 Ｘ５１Ａ［２］２款飞行器的飞行演示实验
并取得成功，预示着高超声速飞行器技术在工程

实用化方面取得了重大进展
［３］
。

吸气式高超声速飞行器由机体和推进系统高

度一体化组成，其构型往往较为复杂。如美国的

Ｘ５１系列飞行器包含了乘波体构型机身，吸气式
冲压发动机和控制舵面等部分。而在飞行器从亚

声速到高超声速飞行的过程中，存在较大迎角的

爬升状态，此时飞行器前体压缩面侧缘、局部机身

突起及控制舵面会诱导产生大范围的流动分离，

形成复杂的分离涡结构。分离涡结构具有强烈的

非定常特性，会对飞行器气动性能产生明显影响：

一方面分离涡干扰破坏了舵面随迎角线性变化的

气动特性，严重影响飞行器的操控性能；另一方

面，分离涡脱落的低频脉动有可能与飞行器材料

的结构固有频率一致引发飞行器共振，严重时甚

至会造成飞行器的结构损坏。

飞行器大迎角分离流动对于数值计算方法提

出了很高的要求。目前工程应用最为广泛的雷诺

平均（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ，ＲＡＮＳ）方
程建立于附体边界层类型流动，对于分离流动预

测精度低，难以满足精细模拟的需求
［４］
。直接数

值模拟（ＤｉｒｅｃｔＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＮＳ）虽然可
以精细模拟分离流动，但目前还无法应用于高雷

诺数的实际工程领域。近年来，随着计算能力的

不断提升，大涡模拟（ＬａｒｇｅＥｄｄｙＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＬＥＳ）
以及 ＲＡＮＳ／ＬＥＳ混合方法被广泛应用于分离流
动的数值模拟。其中分离涡模拟（ＤｅｔａｃｈｅｄＥｄｄｙ
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＥＳ）类方法是目前工程领域应用最
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为成熟的 ＲＡＮＳ／ＬＥＳ混合方法之一。其在近壁
区采用 ＲＡＮＳ模型，在分离区则类似于 ＬＥＳ方法
的 Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ模型［５］

，已经在诸多复杂的工程应

用中得到检验
［６７］
。

国内外针对吸气式高超声速飞行器开展了一

系列数值模拟研究。Ｘ５１Ａ飞行器设计过程中曾
采用 ＣＡＲＴ３Ｄ和 ＯＶＥＲＦＬＯＷ软件进行了大量数
值计算

［２］
；邓艳丹等

［８］
建立了一个类 Ｘ５１Ａ模

型，对其气动特性进行了初步研究；罗文莉等
［９］

研究了一种吸气式高超声速飞行器模型在大迎角

下的气动特性。然而，这些研究内容大多采用

ＲＡＮＳ方法，无法获得非定常特性以及精细湍流。
而近年来航空航天领域对此愈加关注，对复杂工

程外形的湍流数值模拟提出了更高的要求。因此

有必要开展高超声速飞行器的精细化湍流模拟研

究。本文选取类 Ｘ５１Ａ外形飞行器作为研究对
象，针对其在超声速大迎角状态下存在的大范围

非定常分离流动现象，采用延迟 ＤＥＳ（ＤＤＥＳ）方
法开展了精细化湍流数值模拟研究。分析其在

大迎角下的分离流动特点、非定常气动特性以

及壁面压力脉动规律。

１　数值方法与验证

１．１　控制方程
守恒形式的三维可压缩 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程表

示为

Ｑ
ｔ
＋
（Ｆ－Ｆｖ）
ｘ

＋
（Ｇ－Ｇｖ）
ｙ

＋
（Ｈ－Ｈｖ）

ｚ
＝０

（１）

式中：Ｑ为守恒变量；Ｆ（Ｆｖ）、Ｇ（Ｇｖ）和 Ｈ（Ｈｖ）分
别为３个坐标方向的无黏（黏性）通量。一般来
说，ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ求解时分别独立离散时间和空
间。本文黏性通量（Ｆｖ，Ｇｖ，Ｈｖ）采用中心格式，
而无黏通量（Ｆ，Ｇ，Ｈ）则采用考虑物理传播特性
的 Ｒｏｅ格式［１０］

。界面左右变量采用 ５阶 ＷＥＮＯ
插值

［１１］
得 到。时 间 推 进 则 采 用 ＬＵＳＧＳ格

式
［１２］
，为了保证时间精度，选取双时间迭代进行

计算。

１．２　ＤＥＳ类方法

Ｓｐａｌａｒｔ等［１３］
在 １９９７年最早提出基于 ＳＡ

（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）方程［１４］
的 ＤＥＳ方法，其主要思

想是在湍动能方程的耗散项中引入 ＤＥＳ长度尺
度 ＬＤＥＳ＝ｍｉｎ（ｄｗ，ＣＤＥＳΔ），其中 ｄｗ为当前网格单
元中心到最近壁面的法向距离，网格尺度Δ＝

ｍａｘ（Δｘ，Δｙ，Δｚ），系数 ＣＤＥＳ通过算例标定，取为
０．６５。在壁面附近，流向与展向网格尺度一般远大
于到壁面的距离，所以 ｄｗ＜ＣＤＥＳΔ，此时方程退化
为 ＲＡＮＳ方程；当远离壁面时，长度尺度选为网格
尺度，这与 ＬＥＳ方法 Ｓｍａｇｏｒｉｎｓｋｙ模型中选取的尺
度相当，因此在远离壁面的分离区具有与大涡模

拟相当的涡黏性。然而，初始的 ＤＥＳ方法求解尺
度完全由网格和壁面距离决定，当流向网格过度

加密时，使得 ＬＥＳ模式过早地在边界层内启动，
会诱发网格诱导分离（ＧｒｉｄＩｎｄｕｃｅｄＳｅｐａｒａｔｉｏｎ，
ＧＩＳ）现象。为了解决该问题，Ｓｐａｌａｒｔ等［１５］

提出了

ＤＤＥＳ，思路是引入物理相关的延迟函数将 ＬＥＳ
求解区域阻隔在边界层外，有效缓解了 ＧＩＳ问题。
具体公式参考文献［１５］，在此不再详细说明。本文
的数值模拟均基于 ＤＤＥＳ方法。
１．３　算例验证

为了验证数值方法的可靠性，本文选取斜

坡空腔算例验证方法对于超声速分离再附流动

的模拟能力。表 １给出了算例的计算状态。关
于该算例，前人做了详细的实验研究，获取了丰

富可靠的实验数据。Ｓｅｔｔｌｅｓ等［１６］
给出了剪切层

速度型和壁面压力系数分布；Ｈａｙａｋａｗａ等［１７］
分

析了湍流相关参数；Ｓｈｅｎ等［１８］
则研究了壁面压

力脉动规律。计算网格如图 １所示，上游和下
游网格点数分别为 ４０×５５和 ５６０×１５５，展向长
度 ５０．８ｍｍ，均 布 ６０网 格 点，总 网 格 量 为
５３４万。通过调节上游长度确保空腔边界条件
与实验一致，两侧采用周期边条。数值格式按

照之前所述设置，物理时间步长为 ０．５μｓ，总统
计时长为 ２０ｍｓ。

首先给出某一时刻的密度梯度如图 ２所示，
表明本文采用的模拟方法能够精细地模拟流动分

离再附的结构。图３给出４个不同站位的剪切层
速度型，ＣＦＤ计算值和文献［１６］实验值接近，较
好模拟了剪切层的发展过程，其中 ｘ和 ｙ分别为
来流流向距离和垂直来流向上的法向距离，空腔

高度 Ｄ＝２．５４ｃｍ，Ｕ／Ｕ∞为当地流向速度与来流
速度的比值。图４给出的是沿斜坡的壁面压力时
均值以及脉动均方根，Ｐ、Ｐ∞、Ｐｒｍｓ分别为当地时均
压力、来流压力和当地压力脉动均方根。对比发

现无论是时均量还是脉动量都与实验吻合，表明

本文计算所得的壁面压力信息具有一定可信度。

因此，本文方法对于超声速分离流动模拟具有较

高的精细度和准确度。

５２６
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表 １　计算状态

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

参数 马赫数 来流静压／Ｐａ来流静温／Ｋ 来流单位雷诺数／ｍ－１

数值 ２．９２ ３１４１５ １４５ ４．５×１０７

图 １　计算网格

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄ

图 ２　瞬时密度梯度云图

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｄｅｎｓｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ

图 ３　剪切层速度型

Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｉｎｓｈｅａｒｌａｙｅｒ

图 ４　沿斜坡的时均压力和压力脉动均方根

Ｆｉｇ．４　Ｍｅａｎａｎｄｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎａｌｏｎｇｒａｍｐ

２　计算结果和分析

２．１　模型与网格
本文首先建立了一种类似于 Ｘ５１Ａ外形的

飞行器模型，如图 ５所示。超燃冲压发动机安置
于乘波体构型机体的下侧，飞行器前体压缩面同

时也是发动机进气道的组成部分。该模型尺寸与

文献［２］中给出的数据接近，能够反映 Ｘ５１Ａ这
类吸气式高超声速飞行器的基本气动特征。本文

主要研究飞行器纵向气动特性，模型左右对称且

不考虑侧滑，所以采取半模计算。计算采用对接

结构网格，对称面网格如图 ６所示。在网格生成
时尽量满足 ＤＥＳ类方法的要求，图 ７展示了部分
壁面网格分布情况。由图可知在飞行器进气道入

口附近以及飞行器背部等可能存在的分离流动区

域保证网格具有良好的正交性、各向同性及足够

分辨率，以满足相应的物理分辨率。而网格分辨

率的选取主要参照斜坡空腔验证算例。在验证算

例中，关键分离再附区的单位网格长度取 Ｌ＝
０．２ｍｍ，以空腔高度 Ｄ＝２５．４ｍｍ作为参考长度，
则相对网格尺度 Δ＝Ｌ／Ｈ＝０．００７８７。类比至
Ｘ５１Ａ飞行器，以尾舵高度 Ｈ＝２５０ｍｍ作为参考
长度，因此单位网格长度保证在１～５ｍｍ的量级。
最终，计算网格的总网格量约为３５００万。

高超声速飞行器大迎角飞行状态主要存在于

初始爬升阶段以及最终降落状态。在爬升阶段飞

行器马赫较低，迎角相对较大，此状态下流动结构

更加复杂。本文选取飞行器爬升阶段的一组状态

参数作为计算状态，马赫数 Ｍａ＝２．５，飞行高度
ｈ＝１８．５ｋｍ，迎角 α＝１０°，单位雷诺数为 ５．８４×
１０６／ｍ。计算时的物理时间步长取为２μｓ，计算

６２６
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图 ５　计算模型

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌ

图 ６　飞行器计算网格

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓｏｆｖｅｈｉｃｌｅ

图 ７　壁面计算网格

Ｆｉｇ．７　Ｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄ

总时长５０ｍｓ，确保流动充分发展且有足够长时间
进行统计平均。

２．２　瞬时流场

图８首先给出瞬时流场结构图（Ｑ＝２００／ｓ２等

值面）。可以观测到在１０°迎角下，流场中主要的
漩涡结构来自于飞行器侧缘的绕流。前体压缩面

附近的气流绕过侧缘卷起强烈的脱体涡。该脱体

涡的漩涡破裂点相当靠前，破裂后仍保持足够强

度一直向后发展，同时伴随着众多小的涡环结构

的生成和耗散。此外还可以看出“Ｖ”型尾舵两侧
受到干扰情况明显不同，相比之下，水平尾舵则基

本没有受到干扰。这将会导致２个舵面的气动特
性明显不同，具体在后面进一步分析。由于进气

道入口位置的扰动，飞行器底部侧面的流动已经

表现出强烈的湍流特性，存在大量的壁面湍流

结构。

图９展示了流向３个不同站位的密度梯度云
图，观察侧缘附近涡结构沿着流向发展的过程。

ｘ＝１．５ｍ截面处于压缩面根部位置，此时在压缩
面侧缘附近存在一个明显的分离区，但是其影响

范围被限制，飞行器背部流动仍然附体；当发展到

飞行器中段 ｘ＝２．７ｍ位置时，分离区逐渐扩大，
在正迎角的影响下向飞行器背部发展，有逐渐演

化为脱体涡结构的趋势；在 ｘ＝３．９ｍ位置，涡结
构与 “Ｖ”型尾舵发生干扰，进而对舵面的气动性
能产生影响。

图 ８　瞬态流场结构（Ｑ＝２００／ｓ２）

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｆｌｏｗｆｉｅｌｄ（Ｑ＝２００／ｓ２）

图 ９　瞬时密度梯度截面

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｄｅｎｓｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｓｌｉｃｅｓ

２．３　气动特性
由于分离涡的干扰，导致舵面气动性能发生

了改变，比如舵面气动力系数的线性关系被破坏。

为了验证这一现象，本文计算了相同状态下迎角

由１°增至１３°过程中飞行器舵面的气动特性。

７２６
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图１０给出了 ２个舵面的升力系数（ＣＬ）、侧
向力系数（Ｃｓ），可以明显看出当迎角增大至 １０°
以后，“Ｖ”型尾舵力系数存在明显的非线性特征，
而水平尾舵则不存在这一情况。其他力系数也表

现出相同的特性，限于篇幅在此没有一一给出。

侧缘卷起的脱体涡还具有明显的非定常特

性，其与舵面的相互干扰会导致舵面气动力强烈

振荡，可能会带来机械共振及疲劳破坏等问题。

为了评估舵面力系数的脉动强度，对其进行归一

化处理，显示脉动量占平均量的百分比。给出归

一化后的整机和尾部舵面的脉动升力系数如

图１１所示，ＣＬａｖｇ为各部件升力系数的统计平均
值。受到分离涡干扰的“Ｖ”型尾舵升力系数脉动
幅值达到了１５％左右，明显大于整机和水平尾舵
力系数的脉动幅值。

图 １０　尾舵升、侧力系数随迎角变化

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔａｎｄｓｉｄｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｔａｉｌｒｕｄｄｅｒｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图 １１　升力系数脉动曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓ

２．４　压力脉动

吴子牛等
［１９］
指出高超声速飞行器在 ２０～

４０ｋｍ高度范围内的压力脉动现象会导致飞行器
表面出现局部大载荷，诱导抖振响应导致结构破

坏，缩短飞行器使用寿命；同时脉动压力会造成严

重的气动噪声。因此，有必要对于飞行器壁面压

力脉动情况进行研究。

飞行器整体壁面压力脉动均方根分布如

图１２所示，Ｃｐｒｍｓ为整机压力系数均方根值。飞行
器前体流动附体，因此压力脉动强度不高。接近

进气道入口位置，压力脉动幅值发生突越，由

第２．２节瞬时流场的分析可知在该位置绕过压缩
面侧缘的流动发生了分离。分离区内存在明显的

非定常流动，且分离点和再附点不稳定，这些均会

导致脉动压力增大。同时分离反作用于激波导致

自激振荡，造成强烈低频高幅值脉动压力。相比

之下，飞行器后半部分侧面的压力脉动相对减弱，

与该区域主导的涡强度弱于压缩面附近的结论吻

合。再观察飞行器背部，沿着侧缘分离涡的发展

路径有较强的压力脉动，而靠近对称面附近区域

已经远离分离涡干扰，压力脉动也相对小许多。

尾部２个舵面的非定常干扰情况相对更加复
杂，图１３更加清楚地展示２个舵面迎风和背风面
的压力系数脉动分布情况，其中左侧为背风面而

右侧为迎风面。具体有以下几个特点：①２个舵
面的高压力脉动位置均处于舵前缘根部位置，主

要原因是舵前缘产生脱体激波，与机身壁面附近

的分离涡相互干扰，在高马赫数飞行状态下，激波

较为贴体，甚至会与边界层发生干扰。激波／边界
层干扰会诱导高强度压力脉动。②迎风侧压力脉
动强于背风侧，主要是因为背风侧激波与壁面距

离较远，不容易发生激波干扰。③“Ｖ”型尾舵的
压力脉动高于水平尾舵，原因是“Ｖ”型尾舵受分
离涡干扰更加强烈；可以看到“Ｖ”型尾舵背风侧
高脉动区沿着舵面向上发展，对应分离涡在该位

置的发展路径逐渐远离机身。

飞行器的典型蒙皮结构共振频段为 １００～
５００Ｈｚ［２０］。当压力脉动主频接近这个频段，其危

图 １２　整机压力系数脉动均方根云图

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｆｏｒｃｏｍｐｌｅｔｅｖｅｈｉｃｌｅ

８２６
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害将会十分严重。高超声速飞行器飞行过程中由

于湍流脉动、分离涡脉动和激波／边界层干扰等原
因，存在不同频段的压力脉动。因此需要通过功

率谱分析压力脉动的频率分布情况。图 １４给出
了本文在计算模型“Ｖ”型尾舵上布置的监测点位
置，其中括号内带上角标表示处于相同位置背风

面。另外，为了方便观察“Ｖ”型尾舵附近流动结
构，给出监测点所在 ３个截面的密度梯度云图如
图１５所示。由图 １５可知，不同截面处脱体涡与
舵前缘激波的干扰位置不同：Ｓｌｉｃｅ１截面脱体

图 １３　尾舵压力系数脉动均方根云图

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｆｏｒｔａｉｌｒｕｄｄｅｒｓ

图 １４　“Ｖ”型尾舵监测点

Ｆｉｇ．１４　Ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓｏｎ“Ｖ”ｓｈａｐｅｔａｉｌｒｕｄｄｅｒ

图 １５　“Ｖ”型尾舵不同高度瞬时密度梯度截面

Ｆｉｇ．１５　Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｄｅｎｓｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｓｌｉｃｅｓｏｆ

“Ｖ”ｓｈａｐｅｔａｉｌｒｕｄｄｅｒａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔ

涡与舵前缘激波正面干扰，导致舵根部迎、背风面

的激波不稳定；在 Ｓｌｉｃｅ２截面迎风面激波受到的
扰动相对减小；Ｓｌｉｃｅ３截面前缘激波受涡干扰明
显减小。

接下来通过图 １６给出了 ２组监测点的压力
功率谱密度（ＰＳＤ）对比曲线。监测点数据采样频
率为２５０ｋＨｚ，总采样点数为 １５０００，采用 Ｂｕｒｇ算
法进行功率谱估计。图 １６（ａ）对比了舵前缘处
６个监测点 ａ（ａ′）、ｄ（ｄ′）、ｇ（ｇ′）的功率谱，由图
可知，ａ和 ｄ点迎风侧脉动能量明显强于背风侧，
主要原因是迎风面激波较背风面更贴近壁面，而

激波不稳定导致的压力脉动强于背风面涡结构干

扰的压力脉动。相比之下处于舵前缘根部的 ｇ和
ｇ′，两点则具有接近的压力脉动强度，主要是因为
舵前缘根部两侧激波受干扰强度接近。此外值得

注意的是，ｇ和 ｇ′，两点压力脉动存在明显的主频
Ｆｚ＝２８９Ｈｚ，该频率与蒙皮材料的响应频率接近，
可能对结构造成影响。图 １６（ｂ）进一步展示了
“Ｖ”型尾舵根部沿流向ｇ（ｇ′）、ｈ（ｈ′）、ｉ（ｉ′）６个

图 １６　不同位置功率谱密度对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍ

ｄｅｎｓｉｔｙａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏｃａｔｉｏｎｓ

９２６
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监测点的频谱。随着位置后移，压力脉动强度降

低，相应的低频区域的主频在 ２００～３００Ｈｚ的范
围内，强度逐渐减弱。

从监测点功率谱分析可知，尾舵前缘根部位

置存在低频高强度脉动，针对该现象有必要进一

步分析。图１７展示了２５．０～２８．６ｍｓ之间４个不
同时刻的瞬时流场涡结构图。如图中标志所示，

该段时间内，从压缩面开始产生一个展向涡结构，

该结构与沿流向发展，在“Ｖ”型尾舵前缘根部位
置大部分被耗散。这样的发展周期一直贯穿整个

模拟过程，且频率约为２０８Ｈｚ，这与舵前缘根部监
测点的压力脉动主频较为吻合，可以认为该流动

结构是低频脉动的主要来源。显然该周期干扰现

象的源头在前体压缩面附近。图 １８展示了对应
时刻的压缩面附近对称面马赫数分布云图。在该

计算状态下，压缩面存在分离区，而分离区前缘边

界不稳定，导致经过压缩面的流动周期性改变。

实际上，如果飞行马赫数较低，没有达到超燃冲压

图 １７　四个不同时刻 Ｑ等值面（Ｑ＝４００／ｓ２）

Ｆｉｇ．１７　ＩｓｏｓｕｒｆａｃｅｏｆＱｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｔｆｏｕｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｏｍｅｎｔｓ（Ｑ＝４００／ｓ２）

图 １８　四个不同时刻压缩面附近对称面马赫数云图

Ｆｉｇ．１８　Ｍａｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｎｅａｒｃｏｍｐｒｅｓｓｅｄ

ｓｕｒｆａｃｅａｔｆｏｕｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓ

发动机起动的要求，进气道入口往往会存在明显

的分离泡，严重时会导致内流道产生明显振荡。

显然，这样的非定常流动现象不仅会造成内流道

结构的破坏，可能也会影响到飞行器外部结构。

３　结　论

本文采用 ＤＤＥＳ方法对类 Ｘ５１Ａ外形高超声
速飞行器大迎角爬升状态进行了非定常湍流精细

数值模拟。

１）在爬升阶段，较大的迎角会诱导飞行器侧
缘发生分离以及脱体涡的形成，并且对于尾部舵

面等部件产生干扰。

２）受到分离涡的干扰，尾部“Ｖ”型尾舵表现
出明显的非线性气动特性；同时舵面气动力脉动

幅值明显增强。

３）分离涡的存在导致飞行器壁面压力脉动
显著增强；在舵前缘根部位置存在 ２００～３００Ｈｚ
的高幅值低频脉动，该现象由前体压缩面附近分

离区不稳定导致，可能会造成结构破坏。

０３６
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［１０］ＲＯＥＰＬ．ＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＲｉｅｍａｎｎｓｏｌｖｅｒ，ｐａｒａｍｅｔｅｒｖｅｃｔｏｒｓ，ａｎｄ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｃｈｅｍｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＰｈｙｓｉｃｓ，

１９８１，４３（２）：３５７３７２．

［１１］ＪＩＡＮＧＧ，ＳＨＵＣＷ．ＥｆｆｉｃｉｅｎｔｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｗｅｉｇｈｔｅｄＥＮＯ

ｓｃｈｅｍｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＰｈｙｓｉｃｓ，１９９６，１２６（１）：

２０２２２８．

［１２］ＹＯＯＮＳ，ＫＷＡＫＤ．ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｎｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅＮａｖｉｅｒ

ＳｔｏｋｅｓｅｑｕａｔｉｏｎｓｓｏｌｖｅｒｕｓｉｎｇｌｏｗｅｒｕｐｐｅｒｓｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓ

Ｓｉｅｄｅｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，１９９１，２９（６）：８７４８７５．

［１３］ＳＰＡＬＡＲＴＰＲ，ＪＯＵＷ，ＳＴＲＥＬＥＴＳＭ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｍｅｎｔｓｏｎｔｈｅ

ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆＬＥＳｆｏｒｗｉｎｇｓ，ａｎｄｏｎａｈｙｂｒｉｄＲＡＮＳ／ＬＥＳａｐ

ｐｒｏａｃｈ［Ｃ］∥１ｓｔＡｉｒＦｏｒｃｅＯｆｆｉｃｅｏｆＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＤＮＳ／ＬＥＳ，１９９７：１３７１４７．

［１４］ＳＰＡＬＡＲＴＰＲ，ＡＬＬＭＡＲＡＳＳＲ．Ａｏｎｅｅｑｕａｔｉｏｎｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ

ｍｏｄｅｌｆｏｒａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｌｏｗｓ：ＡＩＡＡ９２０４３９［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，１９９２．

［１５］ＳＰＡＬＡＲＴＰＲ，ＤＥＣＫＳ，ＳＨＵＲＭＬ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｖｅｒｓｉｏｎｏｆ

ｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｒｅｓｉｓｔａｎｔｔｏａｍｂｉｇｕｏｕｓｇｒｉｄｄｅｎｓｉｔｉｅｓ

［Ｊ］．ＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２０

（３）：１８１１９５．

［１６］ＳＥＴＴＬＥＳＧＳ，ＷＩＬＬＩＡＭＳＤＲ，ＢＡＣＡＢＫ，ｅｔａｌ．Ｒｅａｔｔａｃｈ

ｍｅｎｔｏｆａｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅｔｕｒｂｕｌｅｎｔｆｒｅｅｓｈｅａｒｌａｙｅｒ［Ｊ］．ＡＩＡＡ

Ｊｏｕｒｎａｌ，１９８２，２０（１）：６０６７．

［１７］ＨＡＹＡＫＡＷＡＫ，ＳＭＩＴＳＡＪ，ＢＯＧＤＯＮＯＦＦＳＭ．Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｉｎａｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅｒｅａｔｔａｃｈｉｎｇｓｈｅａｒｌａｙｅｒ［Ｊ］．

ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，１９８４，２２（７）：８８９８９５．

［１８］ＳＨＥＮＺＨ，ＳＭＩＴＨＤＲ，ＳＭＩＴＳＡＪ．Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ

ｉｎｔｈｅｒｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔｒｅｇｉｏｎｏｆａｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｆｒｅｅｓｈｅａｒｌａｙｅｒ［Ｊ］．

ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄｓ，１９９３，１４（１）：１０１６．

［１９］吴子牛，白晨媛，李娟．高超声速飞行器流动特征分析［Ｊ］．

航空学报，２０１５，３６（１）：５８８５．

ＷＵＺＮ，ＢＡＩＣＹ，ＬＩＪ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｆｏｒｈｙ

ｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２０１５，３６（１）：５８８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］张秀义．飞机结构声疲劳分析与抗声疲劳设计［Ｊ］．航空学

报，１９９２，１３（３）：１９７２１０．

ＺＨＡＮＧＸＹ．Ｓｏｎｉｃｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄａｎｔｉｓｏｎｉｃｆａｔｉｇｕｅｄｅ

ｓｉｇｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，１９９２，１３（３）：１９７２１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　余华峰　男，硕士研究生。主要研究方向：湍流模拟。

阎超　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：计算流

体力。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

Ｈｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｕｎｓｔｅａｄｙｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ
ａｎＸ５１Ａｌｉｋｅａｉｒｃｒａｆｔ

ＹＵＨｕａｆｅｎｇ，ＬＩＵＨｏｎｇｋａｎｇ，ＣＨＥＮＳｈｕｓｈｅｎｇ，ＹＡＮＣｈａｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＨｉｇｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｗｅｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｆｏｒａｎＸ５１Ａｌｉｋｅａｉｒｃｒａｆｔｍｏｄｅｌｔｏｉｎ
ｖｅｓｔｉｇａｔｅｉｔｓｃｏｍｐｌｅｘｕｎｓｔｅａｄｙｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｌｏｗｃａｕｓｅｄｂｙｈｉｇｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｉｓ
ｂａｓｅｄｏｎｄｅｌａｙｅｄｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ＤＤＥＳ）ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｕｎｄｅｒｈｉｇｈｏｒｄｅｒ．ＦｌｏｗＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｉｓ
２．５，ａｎｄｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｉｓ１０°．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｌｏｗｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ，ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｌｏｗｉｎｄｕｃｅｄａｅｒｏ
ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｆｅａｔｕｒｅｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙ，ｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
ｏｆｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｓｐｅｃｔｒｕｍｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒｓａｒｅｍａｉｎｌｙｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔ
ｓｈｏｗｓｔｈａｔｌａｔｅｒａｌｅｄｇｅｓｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌｌｅａｄｔｏａｌａｒｇｅｎｕｍｂｅｒｏｆｓｅｐａｒａｔｅｄｖｏｒｔｉｃｅｓｗｈｅｎｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｅｓｕｎｄｅｒ
ｌａｒｇｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ，ｗｈｉｃｈｃａｕｓｅｓｔｒｏｎｇｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｗｉｔｈｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｔａｉｌｒｕｄｄｅｒ．Ｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄｔａｉｌｒｕｄｄｅｒ
ｅｘｈｉｂｉｔｓｏｂｖｉｏｕｓｎｏｎｌｉｎｅａｒａｎｄｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｐｒｅｓｅｎｃｅｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｖｏｒｔｉ
ｃｅｓａｌｓｏｌｅａｄｓｔｏａｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｉｎｃｒｅａｓｅｉｎｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｎｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｗａｌｌ，ｅｓｐｅｃｉａｌｌｙｏｎｔｈｅｌｅａｄｉｎｇ
ｅｄｇｅｏｆｔａｉｌｒｕｄｄｅｒｓ．Ｔｈｅｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｎｓｉｔｙｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｈｏｗｓｔｈａｔｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｈｉｇｈａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｌｕｃ
ｔｕａｔｉｏｎｏｆ２００－３００Ｈｚｍａｙｃａｕｓｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄａｍａｇｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｕｎｓｔｅａｄｙ；ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｌｏｗ；ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ；ｄｅｌａｙｅｄｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ＤＤＥＳ）；
ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７０９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８０７２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８０９０５１７：２４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８０９０３．１６３４．００９．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１７２１２０２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：０５６４２＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１９年 ３月
第４５卷 第３期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｒｃｈ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ３

　收稿日期：２０１８０７０９；录用日期：２０１８１０１５；网络出版时间：２０１８１０２９１４：５７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０２５．１１４１．００４．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｑｕａｎ＿ｃｈｅｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：陈坤，舒茂盛，胡仁伟，等．带衬套沉头螺栓复合材料／金属接头拉伸性能［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（３）：
６３３６４０．ＣＨＥＮＫ，ＳＨＵＭＳ，ＨＵＲＷ，ｅｔａｌ．Ｔｅｎｓｉｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋｂｏｌｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅ／ｍｅｔａｌｊｏｉｎｔｓｗｉｔｈｓｌｅｅｖｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（３）：６３３６４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４１２

带衬套沉头螺栓复合材料／金属接头拉伸性能
陈坤１，舒茂盛１，２，胡仁伟１，郭鑫１，程羽佳１，程小全１，

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院 凡舟新材料结构实验室，北京 １０００８３；

２．航空工业成都飞机设计研究所，成都 ６１００４１）

　　摘　　　要：对带衬套沉头螺栓连接复合材料／金属接头进行拉伸试验，测量了接头的载
荷位移曲线和面外变形等性能，研究了接头的拉伸行为。利用 ＡＢＡＱＵＳ软件，建立了接头的
有限元模型，计算得到的条件挤压载荷、极限破坏载荷和破坏模式与试验结果吻合较好，证明

了所建有限元模型的有效性。利用该模型，分析了接头破坏的机理，并进一步研究了螺栓与衬

套过盈量、拧紧力矩和钛板厚度等因素对接头拉伸性能的影响。结果表明：适度的增大螺栓与

衬套的过盈量能有效提高接头的刚度和强度；在一定范围内增加拧紧力矩能提高接头的承载

能力；增加钛板的厚度，对接头的刚度有明显提升，但对极限破坏载荷影响较小。

关　键　词：复合材料层合板；单钉螺栓连接；衬套；沉头；拉伸性能；渐进损伤
中图分类号：Ｖ２１４．８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０３０６３３０８

　　复合材料由于其比强度高、比刚度大、寿命
长、耐腐蚀性好等诸多优点

［１］
，在现代工业中已

然得到广泛应用。随着复合材料设计与工艺的不

断进步，在航空航天领域，复合材料从最早的只能

用于非承力部件，逐步到次承力部件，目前已经用

于主承力结构。在飞行器实际结构中，考虑到制

造工艺及结构维护等因素，会设计各种工艺分离

面及维护口盖，这些分离面及开口处可能会采用

传载能力强的机械连接形式
［２］
。在复合材料结

构机械连接中，因为具备保持表面光滑，保证雷电

通路等优点，带衬套沉头连接结构形式越来越受

到人们的重视
［３］
。

对复合材料沉头螺栓连接结构的现有研究，

主要集中在无衬套复合材料沉头螺栓连接结构拉

伸性能及其影响因素方面，而对于复合材料带衬

套过盈沉头螺栓连接拉伸性能及其损伤机理的研

究工作较少。

Ｃｈｉｓｈｔｉ等［４］
利用 ＡＢＡＱＵＳ／Ｅｘｐｌｉｃｉｔ建立有限

元模型，通过壳单元模拟面内损伤，结合 Ｃｏｈｅｓｉｖｅ
单元模拟分层损伤，该模型捕捉了单搭接沉头螺

栓接头的渐变损伤过程并成功预测了接头的承载

能力。ＨｅｒｒｅｒａＦｒａｎｃｏ和 Ｃｌｏｕｄ［５］提出采用胶黏金
属嵌入件以提高层合板螺栓接头传载效率。Ｃａ
ｍａｎｈｏ和 Ｍａｔｔｈｅｗｓ［６］通过试验和有限元模拟，对
胶黏衬套接头的失效机理进行分析，发现黏结剂

与孔边结合的所有面积都能传递载荷，从而有效

缓解应力集中的问题，同时还研究了衬套材料及

厚度对结构的影响。国内对复合材料螺栓连接的

静强度及其损伤机理研究工作较少。刘鹏等
［７］

通过研究复合材料层合板沉头单钉螺接结构的拉

伸性能，建立了三维渐进损伤有限元模型，计算得

到的条件挤压载荷、极限挤压载荷均与试验吻合

良好。孙永波等
［８］
总结试验和数值研究，得出影

响沉头连接载荷分布的主要因素有钉孔间隙、螺

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201903024&dbname=CJFDPREPDAY&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeHVVRXpSQzYwYm5sdjF6NTgrSGxvWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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栓沉头比、复合材料层合板的铺层方向等。其中，

钉孔间隙的影响最为显著，其次是螺栓沉头比和

铺层方向，选择恰当的钉孔间隙、螺栓沉头比和铺

层方向对提高连接结构承载效率非常重要。

本文是在文献［７］的基础上，首先对带衬套
沉头连接结构拉伸性能进行试验研究；然后建立

有限元模型，研究其拉伸破坏过程，对接头损伤机

理进行分析；最后以螺栓和衬套过盈量、螺栓拧紧

力矩和钛板厚度为参变量，研究这些因素对结构

拉伸性能的影响。

１　试验件与试验

１．１　试 验 件
试验件由复合材料层合板、抗剪型高锁螺栓、

衬套、抗剪型高锁螺母和金属板构成（见图 １）。
层合板铺层材料为 Ｔ７００／双马树脂，共 ５２层，铺
层顺序为［４５／－４５／０／９０／４５／０／－４５／９０／－４５／
４５／０／９０／４５／－４５／４５／０／－４５／４５／０／４５／－４５／４５／
０／４５／－４５／４５／９０／４５／０／４５／９０／４５／０／０／４５／９０／４５／
０／４５／９０／４５／－４５／４５／０／４５／－４５／４５／０／４５／－４５／
０／４５］，单层名义厚度 ｔ＝０．１２５ｍｍ。铺层材料的
力学性能如表 １所示。为使试验件加载 对
中，在层合板夹持端采用Ｊ１１６Ｂ胶黏玻璃钢增

图 １　接头示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｊｏｉｎｔ

表 １　Ｔ７００／双马树脂的力学性能

Ｔａｂｌｅ１　ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＴ７００／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅ

参数 数值

径向模量 Ｅｘｘ／ＧＰａ １２９

径向拉伸强度 ＸＴ／ＭＰａ ２３８９

径向压缩强度 ＸＣ／ＭＰａ １４１５

纬向模量 Ｅｙｙ、Ｅｚｚ／ＧＰａ １０．１

纬向拉伸强度 ＹＴ／ＭＰａ ６７．５

纬向压缩强度 ＹＣ／ＭＰａ ２２０

泊松比 μｘｙ、μｘｚ ０．２５

泊松比 μｙｚ ０．４

剪切模量 Ｇｘｙ、Ｇｘｚ／ＧＰａ ６．０

剪切模量 Ｇｙｚ／ＧＰａ ３．７

剪切强度 Ｓｘｙ／ＭＰａ ９４．８

剪切强度 Ｓｘｚ、Ｓｙｚ／ＭＰａ １０６

强材料作为加强片。高锁螺栓沉头高度为

３．４ｍｍ，螺栓杆直径为８．１６ｍｍ，头径为１６．０ｍｍ；
衬套沉头高度为３．５ｍｍ，壁厚为０．２５ｍｍ，内径为
８．０ｍｍ，外径为 ８．５ｍｍ。试验件以 ２．５Ｎ·ｍ的
拧紧力矩进行组装。螺栓和金属板都采用 ＴＣ４
ＤＴ，弹性模量为１１０ＧＰａ，泊松比为０．３３。衬套材
料为 Ａ２８６，弹性模量为 ２０１ＧＰａ，泊松比为 ０．３１。
试验件几何尺寸如图２所示，共制备３个试验件，
编号分别为 ＳＬＲ１、ＳＬＲ２、ＳＬＲ３。

图 ２　试验件几何尺寸和贴片方案

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎａｎｄｓｔｒａｉｎ

ｇａｕｇｅａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ

１．２　试　验
试验件上贴有８个应变片（Ｓ１～Ｓ８），其布置

如图２所示，其中 Ｓ１和 Ｓ２在层合板上下面，以表
征该接头二次弯曲；Ｓ４和 Ｓ５关于孔对称，以表征
层合板旁路载荷的传递；Ｓ３和 Ｓ６分布在接头对
称面上；Ｓ７和 Ｓ８位于钢板的上下两面。

拉伸试验在 Ｉｎｓｔｒｏｎ８８０１试验机上进行，试验
机载荷传感器静态精度小于示值的 ０．５％。试验
环境为常温干态，采用控制位移加载，加载速率为

２ｍｍ／ｍｉｎ。试验时通过设计特殊的夹具，将标距
为１０ｍｍ的引伸计两端跨过螺钉分别固定在钛合
金和层合板上，记录试验件在受拉过程中引伸计

两端的位移变化，作为孔受挤压产生的变形量。

二次弯曲是单搭接接头的特有属性
［９］
，为表征带

衬套沉头螺栓接头的二次弯曲现象，在层合板端

部放置位移计以监测端部离面位移。试验测得

３个试验件层合板端部离面位移分别为 ０．５７、
０．４４和０．６６ｍｍ。试验件装置的具体情况如图 ３
所示。

图４为 ＳＬＲ１试验件最终破坏示意图，该试
验件出现螺栓被剪断现象，可以观察到在层合板

和钛板受挤压一侧都出现了大量损伤。ＳＬＲ２和
ＳＬＲ３破坏模式相似，图 ５为 ＳＬＲ２试验件最终破
坏示意图，试验件在层合板孔边损伤更为明显，衬

套出现显著的塑性变形并伴有层合板的挤压破

４３６
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坏，层合板表面出现明显的劈丝。其中，孔边挤压

破坏属于正常的复合材料螺栓连接破坏行式，层

合板沿厚度方向的破坏是由于拉伸过程中载荷不

对称使螺钉发生倾斜，从而造成破坏。因此，所有

试验件的极限强度都比单纯挤压破坏模式的强

度低。

图６给出了 ＳＬＲ２拉伸试验过程中载荷为
０～２２ｋＮ的应变数据。在该范围内，各应变曲线
均保持线性增长，说明接头未出现影响结构刚度

的损伤。分析图６应变数据，可得出以下结论：
１）从 Ｓ１和 Ｓ２应变分析，该接头存在明显的

次弯曲。Ｓ１应变位置受压应力，且与所受拉伸载
荷所产生的拉应力相接近使得 Ｓ１应变值稳定在
０左右。Ｓ２应变片在次弯曲和拉伸载的共同拉伸
应力的作用下产生拉伸应变。

２）Ｓ６位置应变始终接近于 ０，说明拉伸
载荷在开孔处沿着旁路进行传递。Ｓ４和Ｓ５应变

图 ３　试验件夹持状态

Ｆｉｇ．３　Ｓｐｅｃｉｍｅｎｃｌａｍｐｉｎｇｓｔａｔｅ

图 ４　ＳＬＲ１试验件破坏示意图

Ｆｉｇ．４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＳＬＲ１ｓｐｅｃｉｍｅｎｆａｉｌｕｒｅ

图 ５　ＳＬＲ２试验件破坏示意图

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＳＬＲ２ｓｐｅｃｉｍｅｎｆａｉｌｕｒｅ

图 ６　ＳＬＲ２试验件中应变片测量结果

Ｆｉｇ．６　ＳＬＲ２ｓｐｅｃｉｍｅｎｓｔｒａｉｎｇａｕｇｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

虽然对称，但 Ｓ５应变略小于 Ｓ４，说明接头受力并
非严格对称。在０～１０ｋＮ，Ｓ４应变随着载荷的增
加而增加，在１２．５～２２ｋＮ范围内出现下降段，说
明随着载荷的增大，接头由于次弯曲所产生的压

缩作用大于接头所受的拉伸影响，次弯曲对接头

的影响逐渐增大。

３）Ｓ７和 Ｓ８位置应变同样受拉伸载荷和次
弯曲载荷的共同影响。Ｓ７应变在拉伸正应力和
弯曲应力的作用下始终为正，Ｓ８应变所受弯曲压
应力大于拉伸正应力始终为负，而且 Ｓ７应变绝对
值始终大于 Ｓ８应变绝对值。

２　有限元建模

２．１　有限元模型
通过 ＡＢＡＱＵＳ６．１４创建有限元模型，螺栓与

螺母采用一体化建模。模型中的所有组件单元类

型都选择缩减积分线性单元 Ｃ３Ｄ８Ｒ。模型边界
条件如图７所示，钛板固支，层合板受拉伸位移载
荷。钛板沿厚度方向被分割成 ６个单元，层合板
板厚度方向每个单层划分１个单元。

为精确计算出孔边应力，在层合板开孔、衬套

和螺栓拐角处布置较密的网格，对于远离开孔的层

合板区域布置较疏的网格以便提高计算效率。在各

接触面上的单元节点过渡均匀以利于求解的收敛。

与沉头螺栓接头相比，带衬套沉头螺栓接头

增加了螺栓与衬套，衬套与层合板合和衬套与金

属的接触。有限元模型共设置 ７对接触，根据选
取刚度大的部件为主面原则

［１０］
，在螺栓和衬套的

所有接触中都设置螺栓面为主面，衬套与层合板

的接触中设置衬套面为主面，钛板与衬套的接触

中设置钛板面为主面。螺栓与衬套之间的过盈配

合都是都通过接触设置中的 ＩｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅＦｉｔ功能
实现

［１１］
。

５３６
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图 ７　有限元模型边界条件

Ｆｉｇ．７　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ’ｓｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

紧固件拧紧力矩通过 ＡＢＡＱＵＳ中的 Ｂｏｌｔｌｏａｄ
命令施加，其预紧力大小计算式为

［１２］

Ｔ＝１．２Ｆμｄ （１）
式中：Ｔ为拧紧力矩；μ为摩擦因数；Ｆ为预紧力；
ｄ为螺栓公称直径。本文取 μ＝０．２，试验中拧紧
力矩 Ｔ＝２．５Ｎ·ｍ，ｄ＝８．１６ｍｍ，则预紧力为 Ｆ＝
１２７７Ｎ。

在拉伸位移加载步之前，添加分析步线性地

把相应预紧力和过盈量添加到模型中，从而形成

相应的初内力。

２．２　损伤判据及刚度退化准则

本文采用 Ｈａｓｈｉｎ分类损伤判据［１３］
来判断层

合板内各单元铺层是否发生了纤维／基体剪切破
坏、基体破坏、分层、纤维破坏，具体表达式如

式（２）～式（８）所示。
纤维／基体剪切破坏

(
：

Ｓｘｘ
Ｘ )
Ｃ

２

(＋ τｘｙ
Ｓ )
ｘｙ

２

(＋ τｘｚ
Ｓ )
ｘｚ

２

≥１ （２）

基体破坏

(
：

σｙｙ
Ｙ )
Ｔ

２

(＋ τｘｙ
Ｓ )
ｘｙ

２

(＋ τｙｚ
Ｓ )
ｙｚ

２

≥１（拉伸） （３

(
）

σｙｙ
Ｙ )
Ｃ

２

(＋ τｘｙ
Ｓ )
ｘｙ

２

(＋ τｙｚ
Ｓ )
ｙｚ

２

≥１（压缩） （４）

分层

(
：

σｚｚ
Ｙ )
Ｔ

２

(＋ τｘｙ
Ｓ )
ｘｙ

２

(＋ τｘｚ
Ｓ )
ｘｚ

２

≥１（拉伸） （５

(
）

σｚｚ
Ｙ )
Ｃ

２

(＋ τｘｙ
Ｓ )
ｘｙ

２

(＋ τｘｚ
Ｓ )
ｘｚ

２

≥１（压缩） （６）

纤维破坏

(
：

σｘｘ
Ｘ )
Ｔ

２

(＋ τｘｙ
Ｓ )
ｘｙ

２

(＋ τｘｚ
Ｓ )
ｘｚ

２

≥１（拉伸） （７

(
）

σｘｘ
Ｘ )
Ｃ

２

≥１（压缩） （８）

式中：σｘｘ、σｙｙ和 σｚｚ分别为单层板径向、纬向和厚
度方向的正应力；τｘｚ、τｘｙ和 τｙｚ为 ３个方向的剪切
应力分量；Ｓｘｙ、Ｓｘｚ和 Ｓｙｚ为３个方向的剪切强度；ＸＴ
和 ＸＣ分别为铺层径向的拉伸强度和压缩强度；

ＹＴ和 ＹＣ分别为纬向的拉伸强度和压缩强度。
各分类损伤判据通过 ＡＢＡＱＵＳＵＳＤＦＬＤ子程

序实现。当单元满足损伤判据，会失去部分或全

部承载能力。为反映单元损伤后承载能力的下

降，需要对材料的刚度性质进行衰减。本文选用

准则为 Ｃａｍａｎｈｏ［１４］与 Ｐａｐａｎｉｋｏｓ［１５］等所提出的刚
度衰减准则，其具体形式为：纤维／基体剪切破坏
时，μｘｙ、Ｇｘｙ乘以折减系数 ０．２；基体破坏时，Ｅｙｙ、

μｘｚ、μｙｚ、Ｇｘｚ、Ｇｙｚ乘以折减系数 ０．２；分层破坏时，
Ｅｚｚ、μｘｚ、μｙｚ、Ｇｘｚ、Ｇｙｚ乘以折减系数 ０．２；纤维破坏
时，所有材料性能参数乘以折减系数０．０７。

３　结果分析

图８为３组试验与有限元模拟得到的载荷
位移曲线，可知有限元模拟曲线与试验曲线基本

吻合，以此验证了有限元模型的有效性。有限元

模拟曲线与 ＳＬＲ１试验曲线相比初始刚度偏小，
可能由于该试验件层合板厚度偏大，载荷偏心等

因素引起，但都在工程可接受的误差内。

由图８可知，在加载初期，各曲线都保持线性
增长，当载荷增大到１７ｋＮ左右，试验曲线开始出
现非线性段，有限元模拟曲线也出现了明显载荷

降，之后曲线都爬升直至破坏载荷。有限元模拟

的载荷位移曲线基本能够反映试验加载过程中
的特征。由有限元模型测得层合板端部的面外位

移为０．５１ｍｍ，与试验所测结果接近。表 ２给出
了试验与有限元模拟所得关键载荷对比结果，其

中条件挤压载荷为 ＡＳＴＭ Ｄ５９６１／Ｄ５９６１Ｍ１３规
定挤压 ２％孔径变形量对应的载荷［１６］

。有限元

计算的条件挤压载荷和极限载荷与试验平均差误

差分别为６．９０％和 ５．１０％，两者误差都在工程可
接受范围内。

图 ８　试验和有限元模拟的载荷位移曲线

Ｆｉｇ．８　Ｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
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图９给出试验与有限元模拟螺栓与衬套的变
形情况，两者基本一致。螺栓和衬套一端都向固

支端上翘，另一端向沉头孔倾斜。在加载过程中，

衬套和螺栓的上翘端将与层合板孔发生挤压，成

为主要传载面，这从层合板孔的最终变形上也能

看出来。

表 ２　试验与有限元模拟结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

试验件

编号

宽度／
ｍｍ

厚度／
ｍｍ

条件挤压

载荷／ｋＮ
极限挤压

载荷／ｋＮ

ＳＬＲ１ ４８．２４ ６．８６ ２６．９７ ３５．０８

ＳＬＲ２ ４８．２０ ６．８２ ２５．７９ ３４．３７

ＳＬＲ３ ４８．２８ ６．６９ ２３．７８ ３５．１８

试验平均值 ４８．２４ ６．７９ ２５．５１ ３４．８７

有限元 ４８．００ ６．５０ ２３．７５ ３６．６５

图 ９　试验和有限元模拟的螺栓变形对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｏｌｔｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

４　钉孔挤压损伤机理分析

层合板和衬套的局部应力如图 １０所示。由
图可知，衬套与层板的接触区为高应力区，层合板

应力集中区域主要发生在受挤压一侧沉头与直头

的过渡区域，衬套的应力集中区域在与层合板接

触的末端，对该区域层合板的 ２种主要损伤进行
分析。

图１１为纤维／基体剪切损伤扩展示意图，当
载荷为 １０．６ｋＮ时，在层合板应力集中处开始出
现损伤，之后损伤沿着直孔受压段周向和轴向扩

展。当载荷达到 １７．８ｋＮ时，直孔挤压端单元几
乎全部失效，载荷继续增大时，沉头区域单元也开

始出现损伤直至结构破坏。

图 １２为分层损伤扩展示意图，载荷达到
１１．７ｋＮ时（比初始纤维／基体剪切载荷大），在层
合板应力集中处开始出现分层单元。之后损伤主

要沿着周向扩展，说明在各接触面完全接触后，直

孔段为主要承载段。当载荷增大３１．５ｋＮ时，在

图 １０　层合板和衬套局部应力云图

Ｆｉｇ．１０　Ｌａｍｉｎａｔｅａｎｄｓｌｅｅｖｅｌｏｃａｌｓｔｒｅｓｓｃｏｎｔｏｕｒ

图 １１　纤维／基体剪切损伤扩展

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｂｅｒ／ｍａｔｒｉｘｓｈｅａｒｄａｍａｇｅｅｘｔｅｎｓｉｏｎ

图 １２　分层损伤扩展

Ｆｉｇ．１２　Ｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｄａｍａｇｅｅｘｔｅｎｓｉｏｎ
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受挤压另一侧也出现分层，这主要由于螺栓的弯

曲使得这侧层合板沉头段有沿厚度方向的挤压载

荷，当载荷增至３６．６ｋＮ时结构接近破坏，沉头段
和直孔段都出现众多分层失效单元。

５　影响因素分析

５．１　过 盈 量
选取螺栓与衬套的过盈量分别为 ０、０．５％

（０．０４ｍｍ）和 ２％（０．１６ｍｍ）衬套内径为研究对
象，考察螺栓与衬套过盈量的影响。图１３为有限
元模型得出不同过盈量带衬套沉头螺栓接头的载

荷位移曲线。
从计算结果看，随着过盈量的增加，层合板初

始出现载荷降后移，结构刚度也有明显提高，条件

挤压载荷和极限破坏载荷都有小幅增大，因此针

对本文所研究的带衬套沉头接头，螺栓与衬套的

过盈量可适当增大以提高接头承载能力。

图 １３　不同螺栓与衬套的过盈量下接头载荷位移曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｊｏｉｎｔｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｂｅｔｗｅｅｎｂｏｌｔｓａｎｄｓｌｅｅｖｅ

５．２　拧紧力矩
选取了１．２５、５Ｎ·ｍ和无拧紧力矩以研究其

对接头拉伸性能的影响，图１４为有限元模型计算
的载荷位移曲线。从图 １４可以得出，使用一定
拧紧力矩能有效提高接头刚度和强度，这主要有

拧紧力矩能有效抑制分层的出现
［１７］
，但并非拧紧

力矩越大越好，从１．２５Ｎ·ｍ到５Ｎ·ｍ接头刚度
出现小幅下降。设计者可在一定范围内增加拧紧

力矩以提高接头承载能力。

５．３　钛板厚度
钛板的厚度对单钉单搭接的二次弯曲有影

响
［１８］
，图 １５为有限元模型计算得到 ３种不同钛

板厚度的载荷位移曲线。由图 １５可知，适当的
增加钛板的厚度，对接头的刚度有明显提升，但极

图 １４　不同拧紧力矩下接头载荷位移曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｊｏｉｎｔｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｇｈｔｅｎｉｎｇｔｏｒｑｕｅｓ

图 １５　不同钛板厚度下接头载荷位移曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｊｏｉｎｔｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｔａｎｉｕｍｐｌａｔｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

限破坏载荷影响较小。结构设计时，应充分考虑

结构重量和结构设计要求选取合理的钛板厚度。

６　结　论

通过试验研究了带衬套沉头螺栓拉伸性能，

测得３个试验件的载荷位移曲线，然后建立有限
元模型对单钉带衬套沉头层合板／金属螺接接头
进行了研究。有限元模拟的载荷位移曲线与试
验吻合良好，在此基础上分析了钉孔挤压渐进损

伤过程和带衬套沉头螺栓接头拉伸性能的影响因

素，得到如下结论：

１）层合板直孔段和沉头段过渡处应力集中
较为严重，受载过程中该区域首先发生失效，而且

纤维／基体剪切失效先于分层失效。随着载荷的
增加，层合板主要发生直孔段挤压破坏，同时由于

螺栓的弯曲，沉头钉头会使层合板非挤压区出现

局部分层。

２）螺栓与衬套的过盈是影响接头强度的重
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要因素，过盈量的适度增加使接头刚度和强度都

有改善，合理地设计过盈量并保持高精度的加工

对改善接头拉伸性能有重要工程意义。

３）针对本文所研究的接头，在一定范围内增
大螺栓拧紧力矩能有效提高接头的强度，超出该

范围可能对层合板产生附加损伤，降低接头刚度。

钛板的金属厚度主要影响接头的刚度，对极限破

坏载荷影响较小。
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ａｌｓ：ＤｅｓｉｇｎａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ．ＴｈｏｕｓａｎｄＯａｋｓ：ＳＡＧＥＰｕｂｌｉｓｈ

ｉｎｇ，２０００，２１４（１）：３３４０．

［７］刘鹏，程小全，刘淑峰，等．沉头单钉连接层合板拉伸试验与

分析［Ｊ］．哈尔滨工程大学学报，２０１６，３７（６）：７８２７８７．

ＬＩＵＰ，ＣＨＥＮＧＸＱ，ＬＩＵＳＦ，ｅｔａｌ．Ｔｅｎｓｉｌｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｎｕ

ｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｉｎｇｌｅｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋｂｏｌｔｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅ

ｊｏｉｎｔｓ．［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６，３７

（６）：７８２７８７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］孙永波，程小全，张纪奎．复合材料层合板沉头螺栓连接研

究进展［Ｊ］．航空制造技术，２０１２，４１４（１８）：７５７８．

ＳＵＮＹＢ，ＣＨＥＮＧＸＱ，ＺＨＡＮＧＪＫ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ

ｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｌａｍｉｎａｔｅｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋｂｏｌｔｊｏｉｎｔ［Ｊ］．Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ

ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２，４１４（１８）：７５７８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［９］ＷＡＮＧＳＷ，ＣＨＥＮＧＸＱ，ＧＵＯＸ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｌａｔｅｒａｌ

ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｇｒｉｐｏｎｓｉｎｇｌｅｌａｐｃｏｍｐｏｓｉｔｅｔｏａｌｕｍｉｎｕｍ

ｂｏｌｔｅｄｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１６，５６（３）：４０７

４１７．

［１０］ＡｂａｑｕｓＩｎｃ．Ａｂａｑｕｓｕｓｅｒｍａｎｕａｌ，Ｖｅｒｓｉｏｎ６．１４ｄａｓｓａｕｌｔｓｙｓ

ｔｅｍｅｓｓｉｍｕｌｉａｃｏｒｐ［Ｍ］．Ｐｒｏｖｉｄｅｎｃｅ，ＲＩ：ＤａｓｓａｕｌｔＳｙｓｔｅｍｓＳｉｍ

ｕｌｉａＣｏｒｐ，２０１４．

［１１］石亦平，周玉蓉．ＡＢＡＱＵＳ有限元分析实例详解［Ｍ］．北京：

机械工业出版社，２００６．

ＳＨＩＹＰ，ＺＨＯＵＹＲ．ＤｅｔａｉｌｅｄｅｘｐｌａｎａｔｉｏｎｏｆＡＢＡＱＵＳｆｉｎｉｔｅ

ｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｅｘａｍｐｌｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＩｎｄｕｓｔｒｙ

Ｐｒｅｓｓ，２００６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］成大先．机械设计手册：单行本，连接与紧固［Ｍ］．５版．北

京：机械工业出版社，２０１１．

ＣＨＥＮＧＤＸ．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｄｅｓｉｇｎｍａｎｕａｌ：Ｓｉｎｇｌｅｌｉｎｅ，ｃｏｎｎｅｃ

ｔｉｏｎａｎｄｆａｓｔｅｎｉｎｇ［Ｍ］．５ｔｈｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＩｎｄｕｓｔｒｙ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＨＡＳＨＩＮＺ．Ｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｆｉｂｅｒｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，１９８０，４７（２）：３２９３３４．

［１４］ＣＡＭＡＮＨＯＰＰ，ＭＡＴＴＨＥＷＳＦＬ．Ａｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｄａｍａｇｅｍｏｄ

ｅｌｆｏｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙｆａｓｔｅｎｅｄｊｏｉｎｔｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓ，１９９９，３３（２４）：２２４８２２８０．

［１５］ＴＳＥＲＰＥＳＡＫＩ，ＬＡＢＥＡＳＢＧ，ＰＡＰＡＮＩＫＯＳＰ，ｅｔａｌ．Ｓｔｒｅｎｇｔｈ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｂｏｌｔｅｄｊｏｉｎｔｓｉｎｇｒａｐｈｉｔｅ／ｅｐｏｘｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉ

ｎａｔｅｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔＢ：Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００２，３３（７）：

５２１５２９．

［１６］ＡＳＴＭＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｂｅａｒｉｎｇｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｏｆｐｏｌｙｍｅｒｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅ：ＡＳＴＭＤ５９６１／Ｄ５９６１Ｍ

１３［Ｓ］．ＷｅｓｔＣｏｎｓｈｏｈｏｃｋｅｎ，ＰＡ：ＡＳＴＭＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１３．

［１７］ＮＡＳＳＡＲＳＡ，ＶＩＲＵＰＡＫＳＨＡ Ｖ Ｌ，ＧＡＮＥＳＨＭＵＲＴＨＹ Ｓ．

Ｅｆｆｅｃｔｏｆｂｏｌｔｔｉｇｈｔｎｅｓｓｏｎｔｈｅｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｅｓｓｕｒｅＶｅｓｓｅｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７，１２９（１）：４３５１．

［１８］ＧＲＡＹＰＪ，Ｏ’ＨＩＧＧＩＮＳＲ Ｍ，ＭＣＣＡＲＴＨＹ ＣＴ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆ

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓａｎｄｌａｍｉｎａｔｅｔａｐｅｒｏｎｔｈｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄｓｅｃ

ｏｎｄａｒｙｂｅｎｄｉｎｇｏｆｓｉｎｇｌｅｌａｐ，ｓｉｎｇｌｅｂｏｌｔｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＳｔｒｕｃｔｕｒｅ，２０１４，１０７：３１５３２４．

　作者简介：

　陈坤　男，硕士研究生。主要研究方向：复合材料结构设计。

程小全　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞机结

构设计和复合材料结构设计。
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Ｔｅｎｓｉｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋｂｏｌｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅ／ｍｅｔａｌ
ｊｏｉｎｔｓｗｉｔｈｓｌｅｅｖｅ

ＣＨＥＮＫｕｎ１，ＳＨＵＭａｏｓｈｅｎｇ１，２，ＨＵＲｅｎｗｅｉ１，ＧＵＯＸｉｎ１，ＣＨＥＮＧＹｕｊｉａ１，ＣＨＥＮＧＸｉａｏｑｕａｎ１，

（１．ＦａｎＺｈｏｕＡｄｖａｎｃｅｄＭａｔｅｒｉａｌｓ＆ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓＬａｂ，ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；　２．ＡＶＩＣＣｈｅｎｇｄｕＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎ＆ＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｃｈｅｎｇｄｕ６１００４１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｏｆｔｈｅｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋｂｏｌｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌ／ｍｅｔａｌｊｏｉｎｔｗｉｔｈｓｌｅｅｖｅｗａｓｃａｒ
ｒｉｅｄｏｕｔ，ｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅａｎｄｏｕｔｏｆｐｌａｎｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔｗｅｒｅｍｅａｓｕｒｅｄ，ａｎｄｔｈｅｔｅｎｓｉｌｅｂｅ
ｈａｖｉｏｒｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．ＡｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｕｓｉｎｇＡＢＡＱＵＳｓｏｆｔ
ｗａｒｅ．Ｔｈｅｏｆｆｓｅｔｂｅａｒｉｎｇｌｏａｄ，ｕｌｔｉｍａｔｅｌｏａｄａｎｄｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｗｅｒｅｉｎｇｏｏｄ
ａｇｒｅｅｍｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｅｄｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ．Ｕｓｉｎｇｔｈｉｓｍｏｄ
ｅｌ，ｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｊｏｉｎｔｆａｉｌｕｒｅｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｂｏｌｔａｎｄｓｌｅｅｖｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ，ｔｉｇｈｔｅｎｉｎｇ
ｔｏｒｑｕｅａｎｄｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｐｌａｔｅｏｎｔｅｎｓｉｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｊｏｉｎｔｓｗｅｒｅｆｕｒｔｈｅｒｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔｍｏｄｅｒａｔｅｌｙｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｂｏｌｔａｎｄｔｈｅｓｌｅｅｖｅｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓ
ａｎｄｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔ；ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｔｉｇｈｔｅｎｉｎｇｔｏｒｑｕｅｗｉｔｈｉｎａｃｅｒｔａｉｎｒａｎｇｅｃａｎｉｎｃｒｅａｓｅｔｈｅｂｅａｒｉｎｇｃａ
ｐａｃｉｔｙｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔ；ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｔｈｅｔｉｔａｎｉｕｍｐｌａｔｅｃａｎｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｒｉｇｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔｏｂｖｉｏｕｓｌｙ，
ｂｕｔｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｎｔｈｅｕｌｔｉｍａｔｅｂｒｅａｋｉｎｇｌｏａｄｉｓｓｍａｌｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓ；ｓｉｎｇｌｅｂｏｌｔｊｏｉｎｔ；ｓｌｅｅｖｅ；ｃｏｕｎｔｅｒｓｕｎｋ；ｔｅｎｓｉｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ；ｐｒｏｇｒｅｓ
ｓｉｖｅｄａｍａｇｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７０９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０２９１４：５７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０２５．１１４１．００４．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｑｕａｎ＿ｃｈｅｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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