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基于自适应迭代的机器人曲面恒力跟踪

李琳，肖佳栋，张铁，肖蒙

（华南理工大学 机械与汽车工程学院，广州 ５１０６４０）

　　摘　　　要：针对利用机器人进行打磨、抛光、去毛刺等场合时末端执行器对曲面工件轮
廓跟踪时难以得到恒定接触力的问题，对机器人末端执行器和工件轮廓接触时的接触力进行

研究，建立了实际跟踪过程中机器人末端执行器的接触力和已知传感器坐标系的映射关系，提

出了一种基于自适应迭代学习算法的机器人力／位混合曲面恒力跟踪控制方法。该方法由两
部分组成：基于机器人和环境接触时的阻抗模型设计了迭代学习控制律，在 ＰＤ反馈控制的基
础上通过迭代项克服机器人的未知参数和不确定性，并构建 Ｌｙａｐｕｎｏｖ能量函数证明所提控制
律的收敛性；将迭代学习控制律和力／位混合曲面恒力跟踪控制方法结合起来设计了用于曲面
工件轮廓跟踪的控制方法。实验结果显示，经过 １５次迭代，接触力的波动范围逐渐变小并稳
定在 ±３Ｎ之内，验证了所提方法的有效性。

关　键　词：机器人；曲面跟踪；恒力控制；力／位混合控制；自适应迭代学习
中图分类号：ＴＰ２４２．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０６４１０９

　　在利用机器人进行表面加工作业，如抛
光

［１］
、打磨

［２］
、去毛刺

［３］
等时，往往需要机器人对

未知工件的轮廓进行跟踪，并且机器人末端工具

和工件之间应该保持恒定的期望接触力
［４］
。如

果接触力变化过大，会对加工产品质量产生影

响
［５］
，甚至损坏工件或机器人。为了实现恒力跟

踪，Ｑｉａｏ和 Ｌｕ［６］利用在线力反馈数据对未知约束
环境的形状进行估计以获得目标阻抗模型的虚拟

参考运动轨迹，在力误差信号的驱动下由目标阻

抗模型产生机器人的指令运动轨迹，通过跟踪该

指令运动轨迹使机器人臂与环境的接触力误差限

制在可接受的范围内，但是生成的参考运动轨迹

需要获得终端与环境之间的摩擦系数，使系统分

析变得复杂，而且难以建模，适应环境的不确定性

能力会降低。李正义等
［７］
设计了沿任意倾斜面

的机器人自适应阻抗控制方法，实现机器人末端

在任意参数未知斜面的接触力控制。Ｄｕａｎ等［８］

设计了不确定环境下动态接触力跟踪的自适应变

阻抗控制方法。ＰｌｉｅｇｏＪｉｍéｎｅｚ和 ＡｒｔｅａｇａＰéｒｅｚ［４］

通过设计一种自适应控制方案，实现机器人跟踪

未知刚性表面时的接触力控制。李二超等
［９］
通

过视觉传感器建立跟踪曲线图像特征与机器人关

节角度映射关系，再通过模糊调节机器人阻抗模

型参数进行跟踪，但是由于图像处理时间比伺服

控制时间长，导致了延迟。Ｂａｅｔｅｎ和 ｄｅＳｃｈｕｔ

ｔｅｒ［１０］设计了一种混合视觉／力的控制方法，通过
接触力引起的相机工具变形来检测路径中的突变

点实现边缘定位，并激活有限状态控制器以在最

佳条件下绕过拐角实现恒力跟踪，但是对于连续

光滑的曲线无法很好的识别。Ｊｅｏｎ等［１１］
通过使
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用视觉传感器检测图像中心到轮廓的距离和角度

获得轮廓的边缘点和曲率，然后通过应变计力传

感器获得的力信息控制工具与任务对象之间的接

触力，并通过移动机器人实现恒力轮廓跟踪，但是

由于移动机器人刚度不足，只能满足曲面轮廓跟

踪的工况，不利于后续的加工过程。Ｌａｎｇｅ和
Ｈｉｒｚｉｎｇｅｒ［１２］通过力反馈控制的迭代自我控制实现
轮廓跟踪，但是没有将传感器反馈的力转化为垂

直于曲面的法向力进行控制器参数迭代，难以补

偿曲面曲率变化的不确定性，而且没有进行收敛

性分析，难以保证算法的收敛。Ｖｉｓｉｏｌｉ等［１３］
设计

了迭代学习混合力／速度控制方法用于曲面的轮
廓跟踪。Ｒｏｖｅｄａ等［１４］

通过迭代学习和强化学习

算法进行自动化控制器参数调整实现机器人对未

知环境顺应性控制，但是设计的算法过于复杂。

Ｗｉｎｋｌｅｒ和 Ｓｕｃｈ［１５］通过在力／位置传感器中加入
双积分器，降低了力控制的稳态误差，但是双积分

器的力控制方向固定，不能跟随轮廓的改变而调

整力控制方向。Ｋｕｍａｒ［１６］和 Ｊｕｎｇ［１７］等提出通过
神经网络来学习机器人机械手的未知动力学，补

偿机器人运动学中的参数不确定性造成的干扰，

从而实现机器人的恒力控制。Ｋａｒａｙｉａｎｎｉｄｉｓ等［１８］

通过设计一种神经网络自适应控制器，利用权

值神经网络中的线性逼近功能，保证对于任意

小集合的力和位置误差的一致最终有界性。Ｈｅ
等

［１９］
设计了一种自适应神经网络阻抗器，用于

处理跟踪控制过程中的不确定性和输入饱和

度，实现力的控制。但是以上研究都只停留在

仿真阶段。

这些控制方法中，传统控制方法难以补偿机

器人实际跟踪过程中的不确定性，如机器人运动

学的不确定性
［２０］
；而智能算法设计复杂，且大多

停留在仿真阶段。本文提出了一种基于自适应迭

代学习算法的机器人力／位混合曲面恒力跟踪控
制方法，从而解决在机器人内部传递函数未知和

环境刚度未知的情况下，通过多次迭代补偿跟踪

过程中的不确定性问题，使机器人末端与工件的

接触力收敛到期望值。

１　曲面跟踪受力分析

机器人曲面恒力跟踪实验平台如图 １和图 ２
所示。工作台坐标系｛Ｓ｝、传感器坐标系｛Ｔ｝、机
器人运动坐标系｛Ｖ｝的姿态相对于机器人基坐标
系｛Ｂ｝始终保持不变。机器人始终保持速度 ｖｓ沿
着 Ｖｘ方向移动。当探头和曲面接触时，探头受到

曲面的法向力 Ｆｎ和切向力 Ｆτ。保持恒定的法向
力 Ｆｎ可以得出曲面的轮廓，为了得到法向力 Ｆｎ
的大小，需要将曲面坐标系｛Ｃ｝中的力映射到已
知传感器坐标系｛Ｔ｝中，曲面坐标系｛Ｃ｝中心与
传感器坐标系｛Ｔ｝中心重合，Ｘ轴方向与曲面切
向方向相同，Ｙ轴方向始终垂直于曲面轮廓［２１］

。

由图３受力分析可知：
ＴＦｘ
ＴＦ








ｙ

[＝
ｃｏｓθ ｓｉｎθ

ｓｉｎθ －ｃｏｓ ]θ ·
Ｆτ

Ｆ







ｎ

（１）

式中：
ＴＦｘ和

ＴＦｙ分别为传感器坐标系｛Ｔ｝下 Ｆｘ和
Ｆｙ的力；θ为传感器坐标系｛Ｔ｝的 Ｘ轴方向 ＸＴ和
曲面坐标系｛Ｃ｝的 Ｘ轴方向 ＸＣ的夹角。

图 １　机器人曲面恒力跟踪实验平台模型

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍｍｏｄｅｌｏｆｒｏｂｏｔｃｏｎｓｔａｎｔｆｏｒｃｅ

ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｔｒａｃｋｉｎｇ

图 ２　机器人模型末端局部图

Ｆｉｇ．２　Ｐａｒｔｉａｌｖｉｅｗｏｆｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｏｆｒｏｂｏｔｍｏｄｅｌ

２４６
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图 ３　机器人末端受力分析

Ｆｉｇ．３　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｏｒｃｅｏｎｒｏｂｏｔｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒ

将式（１）解耦可得
Ｆτ ＝

ＴＦｘｃｏｓθ＋
ＴＦｙｓｉｎθ

Ｆｎ ＝
ＴＦｘｓｉｎθ－

ＴＦｙｃｏｓ
{ θ

（２）

式中：
ＴＦｘ和

ＴＦｙ的大小可通过六维力传感器测得。
由于夹角 θ未知，需要对其进行估计，根据

Ｖｘ和 Ｖｙ方向的位移差分可得到每一步长的切线
倾斜角，即

θ
～
＝ａｒｃｔａｎｖｓΔｔ

Δ( )ｙ
Δ

{
ｙ＝ｖｎ

（３）

式中：θ
～
为差分后的曲线倾斜角；ｖｓ为机器人沿

着 Ｖｘ方向的速度；Δｔ为机器人沿着 Ｖｘ方向每个
周期的时间；Δｙ为机器人沿着 Ｖｙ方向的偏移量，
其大小与上位机在每个周期内给机器人的偏置电

压成正比；ｖ为偏置电压；ｎ为常数。当得到曲线

倾斜角 θ
～
后，需对其进行平均值滤波，最终得到

稳定的曲线倾斜角 θ。实验中，角度平均误差小
于５°，满足实际应用的需要。

２　自适应迭代学习算法

当使用机器人进行曲面恒力跟踪时，为了得

到精确的轨迹，需要对曲面进行重复多次的跟踪，

在这种情况下，可以使用迭代学习技术来逐渐提

高跟踪性能
［２２］
。

２．１　迭代学习控制律设计
当机器人末端与曲面相接触时，实际接触力

与期望接触力满足如下阻抗模型：

ｆ－ｆｄ ＝Ｍ（̈ｘ－ｘ̈ｒ）＋Ｂ（ｘ－ｘｒ）＋Ｋ（ｘ－ｘｒ）

（４）
式中：ｆ为实际的接触力；ｆｄ为期望的接触力；ｘ为
机器人末端的位置；ｘｒ为参考运动位置；Ｍ、Ｂ、Ｋ
分别为质量矩阵、阻尼矩阵和刚度矩阵。

当机器人与环境接触时，常将环境当作线性

弹簧
［２３］
，接触力可表示为

ｆ＝－Ｋｅ（ｘ－ｘｅ） （５）
式中：Ｋｅ为环境的刚度矩阵；ｘｅ为环境的位置。

所以当机器人末端位置为参考位置 ｘｒ时，对
应接触力为

ｆｒ＝－Ｋｅ（ｘｒ－ｘｅ） （６）
由式（４）～式（６）得

Ｍ（̈ｘ－ｘ̈ｒ）＋Ｂ（ｘ－ｘｒ）＋ｆｄ－ｆｒ＝
　　 －（Ｋ＋Ｋｅ）（ｘ－ｘｒ） （７）

参考文献［７］设计迭代学习控制律，将式（７）化为
Ｍ（̈ｘｋ（ｔ）－ｘ̈ｒ（ｔ））＋Ｂ（ｘｋ（ｔ）－ｘｒ（ｔ））＋
　　ｆｄ（ｔ）－ｆｒ（ｔ）＝－（Ｋ＋Ｋｅ）Δｘｋ（ｔ）＋Ｄｋ（ｔ）

（８）
式中：ｔ为时间；非负整数 ｋ（ｋ∈Ｚ＋）为迭代次数；
Δｘｋ（ｔ）为控制的末端轨迹偏移调整量；Ｄｋ（ｔ）为机
器人系统参数不确定项和干扰。

为了方便起见，将式（８）化为
ｍ（̈ｘｋ－ｘ̈ｒ）＋ｂ（ｘｋ－ｘｒ）＋Δｆ＝－Δｘｋ＋ｄｋ（ｔ）

（９）
式中：ｍ＝Ｍ／（Ｋｅ＋Ｋ）；ｂ＝Ｂ／（Ｋｅ＋Ｋ）；Δｆ＝ｆｄ－
ｆｒ；ｄｋ（ｔ）＝Ｄｋ（ｔ）／（Ｋ＋Ｋｅ）。

假设系统参数未知，且系统满足如下假设：

假设１　系统的初始状态一致且可重复，即
ｘ１（０）＝ｘ２（０）＝… ＝ｘｋ（０）。

假设２　微扰量的一阶及二阶导数 ｘｋ－ｘｒ和
ｘ̈ｋ－̈ｘｒ有界。

假设３　 Δｆ＋
ｍｆ̈ｒ
Ｋｅ

＝ ｆｄ－ｆｒ＋
ｍｆ̈ｒ
Ｋｅ

≥ζ。

假设４　 ｄｋ－ｂ（ｘｋ－ｘｒ）≤β。
由式（９）所示系统以及假设 １～假设 ４，设计

迭代学习控制律为

Δｘｋ（ｔ）＝ｋｐｅｋ（ｔ）＋ｋｄｅｋ（ｔ）＋δ^ｋ（ｔ）ｓｇｎ（ｅｋ（ｔ））

（１０）
式中：

δ^ｋ（ｔ）＝δ^ｋ－１（ｔ）＋γｅｋ（ｔ）ｓｇｎ（ｅｋ（ｔ））

δ^－１（ｔ）＝０，ｅｋ（ｔ）＝ｆｄ－ｆｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ）＝ｆ
·

ｄ－ｆ
·

ｋ（ｔ{ ）

（１１）
式中：ｆｋ（ｔ）为第 ｋ次迭代时传感器测得的接触
力。如果 ｋｐ、ｋｄ、γ均大于 ０，则 ｅｋ（ｔ）、ｅｋ（ｔ）及
Δｘｋ（ｔ）对于任何 ｋ∈Ｚ＋都有界，且 ｌｉｍ

ｋ→∞
ｅｋ（ｔ）＝

ｌｉｍ
ｋ→∞
ｅｋ（ｔ）＝０，ｔ∈［０，Ｔ］。

２．２　收敛性分析
１）第１步：证明 Ｗｋ的递增性。

取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｗｋ（ｔ）＝Ｖｋ（ｅｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ））＋
１
２∫

ｔ

０
γ－１δ

～
２
ｋ（τ）ｄτ

（１２）

式中：δ为不确定项，且定义为 δ＝β－ζ，δ
～

（ｔ）＝

３４６
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δ－δ^（ｔ）；Ｖｋ（ｅｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ））项选取如下：

Ｖｋ（ｅｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ））＝
１
２
·
ｍ
Ｋｅ
ｅ２ｋ ＋

１
２
ｋｐｅ

２
ｋ （１３）

　　则

ΔＷｋ＝Ｗｋ－Ｗｋ－１ ＝Ｖｋ－Ｖｋ－１＋
１
２∫

ｔ

０
γ－１（δ

～２
ｋ ＋

　　 δ
～２
ｋ－１（τ））ｄτ＝Ｖｋ－Ｖｋ－１－

　　 １
２∫

ｔ

０
γ－１（珋δ２ｋ ＋２δ

～
ｋ
珋δｋ）ｄτ （１４）

式中：珋δｋ＝δ^ｋ－δ^ｋ－１。
对 Ｖｋ（ｅｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ））求一阶导数，两边积分

可得

Ｖｋ（ｅｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ））＝Ｖｋ（ｅｋ（０），ｅｋ（０））＋

　　∫
ｔ

０

ｍ
Ｋｅ
ｅｋ̈ｅｋ＋ｋｐｅｋｅ( )ｋ ｄτ （１５）

由 ｅ̈ｋ（ｔ）＝ｆ̈ｄ－ｆ̈ｋ（ｔ），且 ｆｄ为常数，所以ｅ̈ｋ（ｔ）＝

－ｆ̈ｋ（ｔ）＝Ｋｅ（̈ｘｋ－ｘ̈ｅ），又由式（６）可得，̈ｅｋ（ｔ）＝

Ｋｅ（̈ｘｋ－̈ｘｒ）－ｆ̈ｒ，再利用式（９）可得
Ｖｋ（ｅｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ））＝Ｖｋ（ｅｋ（０），ｅｋ（０））＋

　　∫
ｔ

０

ｅ[ｋ －ｂ（ｘｋ－ｘｒ）－Δｆ＋ｄｋ－Δｘｋ＋
　　ｋｐｅｋ－

ｍｆ̈ｒ
Ｋ ]
ｅ

ｄτ （１６）

　　由假设３和假设４可得

Ｖｋ（ｅｋ（ｔ），ｅｋ（ｔ））≤ Ｖｋ（ｅｋ（０），ｅｋ（０））＋∫
ｔ

０

ｅｋ（β·

　　ｓｇｎ（ｅｋ）－ζｓｇｎ（ｅｋ）－Δｘｋ＋ｋｐｅｋ）ｄτ （１７）
将式（１０）、式（１１）和式（１７）代入式（１４）得

ΔＷｋ≤－Ｖｋ－１－
１
２∫

ｔ

０
（γ－１δｋ

２＋２ｋｄｅ
２
ｋ）ｄτ≤０

（１８）
式（１８）说明 Ｗｋ是非增序列，现只要证明 Ｗ０

有界就说明了 Ｗｋ是有界的。
２）第２步：证明 Ｗ０的有界性。
对 Ｗ０求导可得

Ｗ
·

０≤ ｅ０（δ
～

０ｓｇｎ（ｅ０）－ｋｄｅ０）＋
１
２γ

－１δ
～
２
０ （１９）

又因δ^－１（ｔ）＝０，且δ^０（ｔ）＝δ^－１（ｔ）＋γｅ０（ｔ）·
ｓｇｎ（ｅ０（ｔ）），因此可得

Ｗ
·

０≤－ｅ０ｋｄｅ０＋ δ^０＋
１
２δ

～( )０ γ－１δ～０ （２０）

由δ^０（ｔ）＝δ（ｔ）－δ
～

０（ｔ），代入式（２０）可得

Ｗ
·

０≤－ｅ０ｋｄｅ０－
１
２δ

～

０γ
－１δ
～

０＋δγ
－１δ
～

０ （２１）

对于 λ＞０，如下不等式

δγ－１δ
～

０≤ λ（γ
－１δ
～

０）
２＋１
４λ
δ２ （２２）

恒成立，则可得

Ｗ
·

０≤－ｅ０ｋｄｅ０－
１
２δ

～

０γ
－１δ
～

０＋λ（γ
－１δ
～

０）
２＋１
４λ
δ２

（２３）

因初始给定的值都有界，故δ
～

０有界，存在

Ｗ
·

０≤
１
４λ
δ２ｍａｘ＋λ（γ

－１δ
～

０｜ｍａｘ）
２

（２４）

式中：δｍａｘ＝ ｓｕｐ
ｔ∈［０，Ｔ］

δ；δ
～

０ ｍａｘ＝ ｓｕｐ
ｔ∈［０，Ｔ］

δ
～

０。

故 Ｗ０在［０，Ｔ］上是一致连续有界，因而 Ｗｋ
有界，进而可知 ｅｋ（ｔ）、ｅｋ（ｔ）及 Δｘｋ（ｔ）对于任意
ｋ∈Ｚ＋都有界。

３）第３步：证明 ｅｋ（ｔ）和 ｅｋ（ｔ）的收敛性。
Ｗｋ可改写为

Ｗｋ ＝Ｗ０＋∑
ｋ

ｊ＝１
ΔＷｊ （２５）

由式（１８）可得

Ｗｋ≤ Ｗ０－∑
ｋ

ｊ＝１
Ｖｊ－１≤ Ｗ０－

１
２∑

ｋ

ｊ＝１
ｋｐｅ

２
ｊ－１＋

ｍ
Ｋｅ
ｅ２ｊ－( )１
（２６）

　　由式（２６）可推得

∑
ｋ

ｊ＝１
ｋｐｅ

２
ｊ－１＋

ｍ
Ｋｅ
ｅ２ｊ－( )１ ≤２（Ｗ０－Ｗｋ）≤２Ｗ０ （２７）

因此，ｌｉｍ
ｋ→∞
ｅｋ（ｔ）＝ｌｉｍ

ｋ→∞
ｅｋ（ｔ）＝０，ｔ∈［０，Ｔ］。

３　力／位混合曲面恒力跟踪控制方法

第２节中已经设计了针对机器人末端位置控
制量和位置参考量之间修正量的迭代学习控制律，

因此当获得机器人末端位置参考控制量时，便可对

机器人进行恒力跟踪控制。当机器人末端与环境接

触时，如果环境的刚度 Ｋｅ和位置 ｘｅ已知，则可根据

设定的恒力ｆｄ获得机器人的末端参考位置
［２４］
为

ｘｒ＝ｘｅ＋
ｆｄ
Ｋｅ

（２８）

实际接触过程中，环境的刚度 Ｋｅ和位置 ｘｅ
是很难测得的，所以就必须通过在线估计的方法

求得参考位置 ｘｒ。参考文献［２４］的方法
［２５］
，使用

ＰＩＤ控制律进行在线估计：

ｘｒ（ｔ）＝ｘｒ（ｔ－１）＋ｋ

ｐｅ（ｔ）＋ｋ


ｉ∫

ｔ

０
ｅ（ｔ）ｄｔ＋ｋｄ ｅ（ｔ）

（２９）
为了避免误差积累

［２６］
，用前一采样时刻的接

触位置 ｘ（ｔ－１）代替上一控制周期的参考位置
ｘｒ（ｔ－１），可得

ｘｒ（ｔ）＝ｘ（ｔ－１）＋ｋ

ｐｅ（ｔ）＋ｋ


ｉ∫

ｔ

０
ｅ（ｔ）ｄｔ＋ｋｄ ｅ（ｔ）

（３０）

４４６
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由式（１０）、式（１１）和式（３０）得机器人末端位
置控制律为

ｘ（ｔ）＝ｘ（ｔ－１）＋（ｋｐ ＋ｋｐ）ｅｋ（ｔ）＋

　　ｋｉ∫
ｔ

０
ｅｋ（ｔ）ｄｔ＋（ｋ


ｄ ＋ｋｄ）ｅｋ（ｔ）＋

　　 δ^ｋ（ｔ）ｓｇｎ（ｅｋ（ｔ）） （３１）

式中：δ^ｋ（ｔ）＝δ^ｋ－１（ｔ）＋γｅｋ（ｔ）ｓｇｎ（ｅｋ（ｔ））。
根据式（３１）设计的机器人末端位置控制律，

设计机器人的控制框图如图４所示。

图 ４　基于自适应迭代学习算法的力／位混合控制

Ｆｉｇ．４　Ｈｙｂｒｉｄｆｏｒｃｅ／ｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

４　曲面恒力跟踪实验
曲面恒力跟踪实验装置如图５所示。采用安

川机器人 ＭＡ２４，机器人在运动过程中通过内置
软件 ＭｏｔｏＰｌｕｓ接受外部 －１０～１０Ｖ的模拟信号
产生偏移，偏移位移方向与模拟信号符号一致，偏

移位移与电压绝对值成正比；六维力传感器选用

ＭＥＦＫＤ４０，实验中采集的力信号通过上位机处
理发送到倍福模块，倍福模块产生电压模拟信号

传送给机器人控制器；用于曲面恒力跟踪实验的

探头和工件尺寸如图 ６和图 ７所示，末端执行件
为圆柱阶梯状探头，做成阶梯状的原因是为了在

保证末端执行件刚度情况下使末端探头尺寸尽可

能小，以减少摩擦力的影响。曲面工件形状为ｙ＝
－０．００６ｘ２＋０．９ｘ－６的抛物线，机器人运动起始
点为 Ａ，终止点为 Ｂ，设置期望接触力为 ３０Ｎ，设
置初始实验的参数：ｋｐ ＋ｋｐ＝０．０８，ｋ


ｉ ＝０．００５，

ｋｄ ＋ｋｄ＝０．５，得到没有迭代时的 ＰＩＤ控制的接触

图 ５　机器人曲面恒力跟踪实验平台

Ｆｉｇ．５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍｏｆｒｏｂｏｔｃｏｎｓｔａｎｔｆｏｒｃｅ

ｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｔｒａｃｋｉｎｇ

图 ６　探头尺寸

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｚｅｏｆｐｒｏｂｅｄｅｔｅｃｔｏｒ

图 ７　曲面工件尺寸

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｚｅｏｆｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｗｏｒｋｐｉｅｃｅ

力如图８所示。可知，接触力波动范围在（３０±
６）Ｎ的范围之内。采用式（３１）的控制律取学习
因子 γ＝０．２进行迭代，每次实验后将传感器采回
的力信号通过 ＭＡＴＬＡＢ编写的迭代程序离线迭

代得到更新序列δ
＾
ｋ－１（ｔ），再在下一次迭代时，在

控制器中在线调用δ
＾
ｋ－１（ｔ）通过式（３１）的控制律

进行控制，得到迭代 １次、７次和 １５次的跟踪接
触力，如图９所示。可知，经过１５次迭代，接触力

５４６
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图 ８　没有迭代的跟踪过程

Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｃｋｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｂｅｆｏｒｅｉｔｅｒａｔｉｏｎ

图 ９　迭代 １次、７次和 １５次的跟踪过程

Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｃｋｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓａｆｔｅｒ１ｉｔｅｒａｔｉｏｎ，

７ｉｔｅｒａｔｉｏｎｓａｎｄ１５ｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ

波动范围在（３０±３）Ｎ之内，经过 １５次迭代的误
差绝对值平均值、方差和标准差如表 １所示。说
明与 ＰＩＤ控制相比，经过迭代之后，接触力波动范
围更小，控制效果更好。实验中所用的曲面工件

的曲线轨迹表达式为 ｙ＝－０．００６ｘ２＋０．９ｘ－６，利
用 ＭＡＴＬＡＢ拟合得出的１５次迭代之后机器人末
端实际跟踪曲线表达式为 ｙ＝－０．００５７３ｘ２ ＋
０．８５８４ｘ－５．８９２，二次方程的系数差异是由于机
器人末端和环境产生了相对位移，所以实际跟踪

轨迹相比于工件曲线轨迹有所不同，如图 １０和
图１１所示，可以看出通过 １５次迭代之后轨迹跟
踪效果良好。

表 １　误差分析

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓ

迭代次数
接触力／Ｎ

误差绝对值平均值 误差标准差 误差方差

０ ４．１７９８ ２．４２３４ ５．８７２６

１ ３．６０９１ １．９８３２ ３．９３２９

２ ３．０６３５ ２．２１８６ ４．９２２１

３ ２．８６０２ ２．４４０７ ５．９５７０

４ ２．５２２３ ２．０７９６ ４．３２４８

５ ２．２６０９ １．６６１３ ２．７５９８

６ １．９９７８ ２．００２７ ２．０１０８

７ １．７００３ １．３６８５ １．８７２７

８ １．６１３２ １．２８３５ １．６４７４

９ １．６８６４ １．３４４６ １．８０８０

１０ １．４７５７ １．２２４４ １．４９９１

１１ １．３５２７ １．１４７７ １．３１７１

１２ １．３２６１ １．１４４１ １．３８４４

１３ １．２６０４ ０．９９６０ １．００６３

１４ １．０２１７ ０．９７６３ ０．９５３１

１５ ０．８８６１ ０．８７０５ ０．７５７７

图 １０　工件曲线与实际跟踪曲线轨迹对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃｕｒｖｅｏｆｗｏｒｋｐｉｅｃｅａｎｄ

ｃｕｒｖｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

６４６
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图 １１　没有迭代与迭代 １５次之后的跟踪曲线轨迹对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃｕｒｖｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｗｉｔｈｏｕｔｉｔｅｒａｔｉｏｎａｎｄｃｕｒｖｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｆｔｅｒ１５ｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ

５　结　论

１）针对使用机器人进行打磨、抛光、去毛刺
过程中难以得到稳定接触力的问题，对曲面工件

轮廓恒力跟踪控制进行研究。对机器人末端执行

器与曲面接触进行了受力分析，得到各个坐标系

间的映射关系，构建了法向接触力和传感器采集

的力信号之间的映射关系。

２）利用机器人和环境接触时的阻抗模型设
计了一种针对机器人末端位置控制量和位置参考

量之间修正量的自适应迭代学习控制律，并通过

构建 Ｌｙａｐｕｎｏｖ能量函数对迭代学习控制律进行
了收敛性分析和证明。

３）将迭代学习控制律与力／位混合控制方法
结合起来，用于机器人的曲面恒力跟踪中。实验

表明，使用基于自适应迭代学习算法的机器人力／
位混合曲面恒力跟踪控制方法可以实现恒力跟踪

控制，并且经过１５次迭代后得到的接触力误差绝
对值平均值相比于没有迭代时减少了 ７９％，误差
标准差减少了 ６４％，误差方差减少了 ８７％，同时
曲面跟踪精度提高。

本文提出的控制方法得到的轨迹可以用于机

器人打磨、抛光、去毛刺时对工件轮廓进行跟踪，

具有一定的法向接触力控制精度。
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ｆｏｒｃｅ／ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｃｏｎｔｏｕｒｔｒａｃｋｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ
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［１６］ＫＵＭＡＲＮ，ＰＡＮＷＡＲＶ，ＳＵＫＡＶＡＮＡＭＮ，ｅｔａｌ．Ｎｅｕｒａｌｎｅｔ
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　第 ４期 李琳，等：基于自适应迭代的机器人曲面恒力跟踪

Ｃｏｎｓｔａｎｔｆｏｒｃｅｃｕｒｖｅｄｓｕｒｆａｃｅｔｒａｃｋｉｎｇｗｉｔｈｒｏｂｏｔｉｃｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ
ｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅｉｔｅｒａｔｉｖｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ＬＩＬｉｎ，ＸＩＡＯＪｉａｄｏｎｇ，ＺＨＡＮＧＴｉｅ，ＸＩＡＯＭｅｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ＆ＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｏｕｔｈＣｈｉｎａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｇｕａｎｇｚｈｏｕ５１０６４０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｄｅａｌｔｗｉｔｈｔｈｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎａｎｄｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｔｈａｔｉｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｅｔｗｅｅｎ
ｒｏｂｏｔｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒａｎｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｄｕｒｉｎｇｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｒｏｂｏｔｉｃｇｒｉｎｄｉｎｇ，ｐｏｌｉｓｈｉｎｇａｎｄｄｅｂｕｒｒｉｎｇ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏ
ｏｂｔａｉｎｃｏｎｓｔａｎｔｔｒａｃｋｉｎｇｆｏｒｃｅ，ｔｈｅｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｉｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｒｏｂｏｔｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｏｎｔｏｔｈｅｗｏｒｋｐｉｅｃｅｓｕｒｆａｃｅｉｓ
ａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｔｈｅｍａｐｐｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｒｏｂｏｔｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｉｎｒｅａｌｃｏｎｔａｃｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
ａｎｄｔｈｅｋｎｏｗｎｓｅｎｓｏｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｗａｓｂｕｉｌｔ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ａｈｙｂｒｉｄｆｏｒｃｅ／ｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｃｈｅｍｅｂａｓｅｄ
ｏｎａｄａｐｔｉｖｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｔｈｅｒｏｂｏｔｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｆｓｅｔ．Ｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｉｓｃｏｍｐｏｓｅｄｗｉｔｈｔｗｏｓｔｅｐｓ．Ａｎｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｉｍｐｅ
ｄａｎｃｅｍｏｄｅｌｏｆｒｏｂｏｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｎｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔａｓｋ．Ｔｈｉｓｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｃｏｐｅｄｗｉｔｈｔｈｅｕｎｋｎｏｗｎｐａ
ｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｂｙａｄｄｉｎｇｔｈｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｔｅｒｍｔｏｔｈｅＰＤｆｅｅｄｂａｃｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ａＬｙａｐｕｎｏｖ
ｅｎｅｒｇｙｆｕｎｃｔｉｏｎｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｐｒｏｖｅｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ．Ｔｈｅａｄａｐｔｉｖｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎ
ｔｒｏｌｌａｗｗａｓｔｈｅｎｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｆｏｒｃｅ／ｐｏｓｉｔｉｏｎｈｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｔｏｄｅｓｉｇｎｔｈｅｃｏｎｓｔａｎｔｆｏｒｃｅｃｕｒｖｅｄ
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高超声速飞行器预设性能反演控制方法设计

李小兵１，，赵思源２，卜祥伟１，何阳光２

（１．空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１；　２．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：为解决吸气式高超声速飞行器的飞行控制问题，提出了一种新型预设性能
神经反演控制器设计方法。通过构造预设性能函数，保证速度跟踪误差和高度跟踪误差能够

按照预设的收敛速度、超调量及稳态误差收敛至期望的区域，同时满足系统预设的瞬态性能和

稳态精度。在反演控制设计结构下，引入径向基函数（ＲＢＦ）神经网络对模型未知函数及不确
定项进行逼近，提高了控制系统的鲁棒性。引入的 ＲＢＦ神经网络中仅有一个参数需要在线更
新，有效提高了控制准确性，避免了通常反演控制方法中经常出现的“微分膨胀问题”，并降低

了计算量。通过仿真实验验证了所设计控制系统的有效性和可行性。

关　键　词：高超声速飞行器；预设性能；反演控制；瞬态性能；径向基函数（ＲＢＦ）神经
网络

中图分类号：Ｖ４４８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０６５０１２

　　高超声速飞行器是指以超燃冲压发动机为动
力，以马赫数 ５以上的速度飞行在高度为 ２０～
１００ｋｍ的临近空间中的一类飞行器，主要为军方
执行情报收集、侦察监视、高空投送等任务

［１］
。

因其军民两用前景广阔，在情报侦查和通信运送

等方面优势独特，从而引起了世界大国广泛且高

度的关注，并迅速成为近年来空天领域研究的热

点。飞控技术是高超声速飞行的核心问题之一。

高超声速飞行器具有强非线性、强耦合、模型不确

定和多干扰、多约束以及大时变等特性。由于临

近空间中高超声速飞行器特定的飞行速度和复杂

的飞行环境，飞行控制正经历着传统飞行器所未

曾遇到过的新问题，这对于控制系统的设计提出

了许多相应的新要求，对其开展控制新理论、新方

法和新技术研究意义重大
［２３］
。

从目前公开的文献资料看，大多数的研究工

作是基于建立的 ＷｉｎｇｅｄＣｏｎｅ刚体模型上开展

的
［４６］
，一般很难反映出高超声速飞行器的结构

动力学特性。Ｂｏｌｅｎｄｅｒ与 Ｄｏｍａｎ［７］则在以上研究
的基础上，通过分别建立弹性动力学模型、气动力

模型与发动机模型，最终得到了一个气动／推进／
结构耦合的纵向一体化解析式系统模型。Ｐａｒｋｅｒ
等

［８］
则在 Ｂｏｌｅｎｄｅｒ与 Ｄｏｍａｎ［７］的工作基础上，通

过忽略模型中的一些弱耦合关系，建立了一个面

向控制的高超声速飞行器参数拟合模型。目前已

有相当多的控制算法被应用于控制器的设计。经

典的鲁棒控制在本质上是考虑不确定性为最坏情

况时优化解的求取情况，文献［９］通过反馈线性
化和极点配置的方法设计了标称控制器，通过鲁

棒补偿器来抑制参数不确定和外界扰动带来的不

利影响；滑模控制对模型本身的不确定与外部扰

动都不敏感，具有良好的鲁棒性，文献［１０］设计
了一种多输入、多输出的自适应滑模控制律，确保

了速度与高度跟踪误差指数收敛的滑模面，但控

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904002&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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制输入存在高频抖振；文献［１１］设计弹性自适应
控制律，减弱了系统的抖振，跟踪效果较好，但控

制律设计是基于刚体模型建立的且并未分析系统

的弹性状态影响；反演控制能充分利用系统有用

的非线性项，将非匹配不确定系统转化为匹配不

确定系统，这已成为高机动飞行器控制系统设计

的主流方法
［１２１３］

。文献［１４］针对飞行器弹性模
型设计了一种鲁棒反演控制器，虽然对指令输入

跟踪效果较好，但是由于未考虑到加入干扰观测

器后使得对模型的不确定项估计变得相对平滑，

在后期鲁棒性能上无法确保。

虽然对于高超声速飞行器的参考轨迹跟踪研

究已有大量的较好成果，但是考虑不确定扰动下

跟踪误差的瞬态性能（如超调量、跟踪误差等）研

究却少之又少
［１５１６］

。２００８年，希腊学者 Ｂｅｃｈｌｉｏ
ｕｌｉｓ和 Ｒｏｖｉｔｈａｋｉｓ［１５］提出了一种控制策略预设性
能控制，较好地实现了对跟踪误差瞬态性能的范

围约束。预设性能控制方法的主要思路是通过设

计预设性能函数对轨迹跟踪误差进行相应转化，

从而保证误差能够以预期的瞬态性能收敛至预设

范围内。文献［１７］设计了一种预设性能的鲁棒
反演控制，完成了控制任务且对未知随机扰动有

较强的鲁棒性，但误差收敛速度较慢。文献［１８］
对于全状态的预设性能设计了一种受限指令的反

演控制器，在输出和中间状态稳态分析的基础上，

对全状态信号的瞬时性能进行了分析。

本文针对高超声速飞行器巡航段纵向动力学

模型设计了一种新型预设性能神经反演控制方

法。首先，将纵向运动模型分解为速度和高度子

系统，并分别进行控制器设计，引入预设性能函数

及转化误差来满足预先设定的瞬态性能和稳态精

度。在设计控制器过程中引入径向基函数（ＲＢＦ）
神经网络对模型不确定项进行补偿和逼近，有效

提高了控制精度。然后，分别对速度和高度子系

统构造 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数进行系统稳定性分析。最
后，通过仿真对所设计控制器的可行性和有效性

进行验证。

１　高超声速飞行器建模
１．１　高超声速飞行器纵向平面运动学方程

高超声速飞行器轨迹控制系统的任务是在保

持飞行姿态稳定的前提下，通过调节燃料空气比
Φ和升降舵偏角 δｅ在纵向平面内实现对速度参
考指令和高度参考指令的有效跟踪。高超声速飞

行器受力情况示意图如图 １所示，其在纵向平面
内的运动模型为

［７８，１９２０］

图 １　高超声速飞行器受力示意图

Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅｍａｐｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅ
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（１）

式中：Ｖ为飞行速度；γ为飞行航迹角；ｈ为飞行高
度；θ为俯仰角；ｇ为重力加速度；Ｑ为俯仰角速
率；ｍ和 Ｉｙｙ分别为飞行器的质量和俯仰转动惯
量；Ｌ、Ｔ、Ｄ和 Ｍ分别为升力、推力、阻力和俯仰力
矩；攻角 α＝θ－γ；ηｉ为弹性状态量；ζｉ和 ωｉ分别
为第 ｉ阶弹性模态的阻尼系数和自然频率；Ｎｉ为

第 ｉ阶广义弹性力；φ～ｉ为第 ｉ阶弹性模态的耦合

系数；ｋｉ＝１＋φ
～
ｉ／Ｉｙｙ。

式（１）中 Ｌ、Ｔ、Ｄ、Ｍ的拟合式如下：
Ｌ≈ 珋ｑＳ（ＣαＬα＋Ｃ

δｅ
Ｌδｅ＋Ｃ

０
Ｌ）

Ｔ≈ Ｃα
３

Ｔα
３＋Ｃα２Ｔα

２＋ＣαＴα＋Ｃ
０
Ｔ

Ｄ≈ 珋ｑＳ（Ｃα
２

Ｄα
２＋ＣαＤα＋Ｃ

δ２ｅ
Ｄδ

２
ｅ＋Ｃ

δｅ
Ｄδｅ＋Ｃ

０
Ｄ）

Ｍ≈ ｚＴＴ＋珋ｑＳ珋ｃ（Ｃ
α２
Ｍ，αα

２＋ＣαＭ，αα＋Ｃ
０
Ｍ，α＋ｃｅδｅ）

Ｎ１≈ Ｎ
α２
１α

２＋Ｎα１α＋Ｎ
０
１

Ｎ２≈ Ｎ
α２
２α

２＋Ｎα２α＋Ｎ
δｅ
２δｅ＋Ｎ

０
２

Ｃα３Ｔ ＝β１（ｈ，珋ｑ）Φ＋β２（ｈ，珋ｑ）

Ｃα２Ｔ ＝β３（ｈ，珋ｑ）Φ＋β４（ｈ，珋ｑ）
ＣαＴ ＝β５（ｈ，珋ｑ）Φ＋β６（ｈ，珋ｑ）
Ｃ０Ｔ ＝β７（ｈ，珋ｑ）Φ＋β８（ｈ，珋ｑ）

珋ｑ＝１
２
珋ρＶ２

珋ρ＝珋ρ０ｅｘｐ
ｈ０－ｈ
ｈ( )















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









ｓ

（２）
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式中：珋ｑ为空气动压；珋ρ为空气密度；Ｓ和ｃ分别为
飞行器参考气动面积和气动弦长；Φ和 δｅ分别为
燃料空气比和升降舵偏角；ｚＴ为推力力矩耦合系
数。式（１）和（２）中飞行器几何参数和气动参数
见文献［２１］。

注１　本文所采用的 Ｐａｒｋｅｒ弹性体模型相比
于文献［２２２３］中采用的刚体模型更能准确地模
拟出飞行器的真实飞行状态。本文所采用模型的

气动力拟合公式中充分考虑了弹性状态的影响，

将弹性状态视为系统的不确定项处理，因此相应

的控制难度加大。

由式（１）和式（２）可以看出，速度的变化主要
与燃料空气比 Φ相关，而高度的变化主要与舵
偏角 δｅ相关。因此控制输入选择燃料空气比 Φ
和升降舵偏角 δｅ，输出为速度 Ｖ和高度 ｈ。

由式（１）和式（２）可以看出，飞行器弹性体状
态通过气动力Ｌ、Ｔ、Ｄ、Ｍ严重地同刚体状态耦合，
如果抑制弹性状态的效果不明显，将会对刚体状

态的控制产生较大影响。因此，控制系统的任务

除了保证刚体系统稳定跟踪参考输入外，还要保

证弹性状态最终是收敛的。

为便于控制律设计，通常先将高超声速飞行

器的运动模型分解为速度子系统与高度子系统，

再分别对其设计相应控制律。这里已将２个子系
统的耦合考虑在内

［１４］
。

１．２　ＲＢＦ神经网络
引入如下 ＲＢＦ神经网络用来逼近模型不确

定项：

Ｆ（ξ）＝ＷＴψ（ξ） （３）
式中：Ｆ∈Ｒ和 ξ∈Ｒｎ分别为神经网络的输出和
输入；Ｗ∈Ｒｎ 为权值向量；ψ（ξ）＝［ψ１（ξ），

ψ２（ξ），…，ψｎ（ξ）］
Ｔ
为径向基函数。通常情况

下，将 ψｉ（ξ）选取成如下高斯基函数：

ψｉ（ξ）＝ｅｘｐ －
ξ－ξｉ

２

２ｂ２( )
ｉ

　ｉ＝０，１，…，ｎ （４）

式中：ξｉ∈Ｒ
ｎ
为高斯基函数中心向量；ｂｉ∈Ｒ

＋
为

高斯基函数的宽度。

引理１［２４］　给定任意连续函数 Ｆ（ξ）是定义
在紧集 Ωξ上的实函数以及任意常数 ＞０。当 ｎ
足够大时，选取合适的 ｂｉ和 ξｉ使得 ＲＢＦ神经网
络变为

Ｆ（ξ）＝（Ｗ）
Ｔψ（ξ）＋Δ（ξ） （５）

式中：Δ（ξ）≤ 表示估计误差；ξ∈Ωξ，Ｗ


为最优权值向量，将 Ｗ定义为如下形式：

Ｗ ＝ａｒｇｍｉｎ
Ｗ∈Ｒｎ

｛ｓｕｐ
ξ∈Ωξ

Ｆ（ξ）－ＷＴψ（ξ）｝ （６）

２　控制器设计与稳定性分析

２．１　预设性能分析

定义１　连续函数 ρ（ｔ）：Ｒ＋→Ｒ＋
，若同时满

足以下条件
［２５］
：①ρ（ｔ）是严格单调递减的正函

数；②ｌｉｍ
ｔ→∞
ρ（ｔ）＝ρ∞ ＞０。则该连续函数可被称为

预设性能函数。

基于定义１，本文选取如下预设性能函数：

ρ（ｔ）＝（ρ０－ρ∞）ｅ
－ｌｔ＋ρ∞ （７）

式中：ρ０，ρ∞，ｌ∈Ｒ
＋
为待设计参数且 ρ０＞ρ∞，ρ０为

函数 ρ（ｔ）的初值，ρ∞为函数 ρ（ｔ）的稳态值，ｌ为函
数 ρ（ｔ）的下降速率。

可以看出，ρ（ｔ）具有如下性质：①ρ（ｔ）为正的
单调递减函数；②ρ（０）＝（ρ０－ρ∞）＋ρ∞ ＝ρ０＞

ρ∞；③ ｌｉｍｔ→ ＋∞ρ
（ｔ）＝ρ∞。

跟踪误差 ｅ（ｔ）应满足下述定义不等式：
－κρ（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜λρ（ｔ） （８）
式中：κ和 λ为正参数。

则对于任意未知但有界的 ｅ（０），均有
－κρ（０）＜ｅ（０）＜λρ（０） （９）

由式（８）可以看出，ρ∞表示 ｅ（ｔ）稳态值的上
界，即 －κρ∞ ＜ｅ（∞）＜λρ∞，故可通过选取合适的

ρ∞来保证 ｅ（ｔ）具有理想的稳态精度。ρ（０）表示
ｅ（ｔ）所允许的最大超调量。

在设计控制系统的过程中，直接对不等式约

束（式（８））进行处理的难度非常大，因此可以先
将不等式约束转化为等式约束再进行设计，这里

定义一个误差转换函数 Ｈ（ε（ｔ））：

Ｈ（ε（ｔ））＝ｅ（ｔ）
ρ（ｔ）

（１０）

式中：ε（ｔ）为转换误差。
Ｈ（ε（ｔ））平稳递增，则有
ｌｉｍ

ε（ｔ）→－∞
Ｈ（ε（ｔ））＝－κ

ｌｉｍ
ε（ｔ）→＋∞

Ｈ（ε（ｔ））＝{ λ
（１１）

那么 Ｈ（ε（ｔ））的逆可以写成

ε（ｔ）＝Ｈ－１（ε（ｔ））＝εｅ（ｔ）
ρ（ｔ( )） （１２）

这里将 ε（ｔ）选取为如下形式：

ε（ｔ）＝
ｌｎκ＋ｅ（ｔ）／ρ（ｔ）
λ－ｅ（ｔ）／ρ（ｔ( )）　ｅ（０）＞０

ｌｎλ＋ｅ（ｔ）／ρ（ｔ）
κ－ｅ（ｔ）／ρ（ｔ( )）　ｅ（０）＜{ ０

（１３）

对式（１３）求导可得
ε（ｔ）＝μｘ－μν （１４）
式中：

２５６
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μ＝

１
Ｈ（ε（ｔ））＋κ

－ １
Ｈ（ε（ｔ））－( )λ １ρ＞０　ｅ（０）＞０

１
Ｈ（ε（ｔ））＋λ

－ １
Ｈ（ε（ｔ））－( )κ １ρ＞０　ｅ（０）









 ＜０

ν＝ｘｄ＋ｅρ／ρ
ρ（ｔ）＝－ｌ（ρ０－ρ∞）ｅ

－ｌｔ∈［－ｌ（ρ０－ρ∞），０］
显然，μ和 ν是有界的。
定理１　若 ε（ｔ）有界，则有 －κρ（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜

λρ（ｔ）。
证明　当 ｅ（０）＞０时，因为 ε（ｔ）有界，必存

在有界正数 εＭ 使得 ε（ｔ）≤εＭ。这样，式（１３）
的逆变换为

ｅε（ｔ） ＝κ＋ｅ（ｔ）／ρ（ｔ）
λ－ｅ（ｔ）／ρ（ｔ）

（１５）

由式（１５）可得

－κ＜ｅ
－εＭ －κ
λ＋ｅ－εＭ

≤ ｅ（ｔ）
ρ（ｔ）

≤ ｅ
εＭ －κ
λ＋ｅεＭ

＜λ （１６）

也即

－κρ（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜λρ（ｔ）
反之可得 ｅ（０）＜０的情况。 证毕

下文的控制器设计将基于转换误差 ε（ｔ）。
定理 １表明，只要 ε（ｔ）有界，误差 ｅ（ｔ）便可被限
定在式（８）所定义的预设区域内。通过为 ρ（ｔ）设
计合适的参数，便可保证 ｅ（ｔ）具有预期的瞬态性
能与稳态精度。

２．２　速度控制器设计与稳定性分析
根据文献［１４］中的时间刻度原理，由于速度

的动态变化比高度角及角速率（γ、θ、Ｑ）更慢，可
以认为速度和高度属于长周期模态，高度角属于

短周期模态，这样在设计控制器时就可以将高超

声速飞行器运动模型分解为速度子系统和高度子

系统。因此将式（１）中Ｖ
·

表达式改写为如下形式：

Ｖ
·

＝ｆＶ ＋Φ （１７）

式中：ｆＶ＝
Ｔｃｏｓα－Ｄ
ｍ

－ｇｓｉｎγ－Φ为未知的非线

性函数。

定义速度跟踪误差为

Ｖ
～
＝Ｖ－Ｖｒｅｆ （１８）

将式（１８）求导，得到

Ｖ
～·
＝ｆＶ ＋Φ－Ｖ

·

ｒｅｆ （１９）
根据式（１３），速度的转换误差 εＶ 可以表

示为

εＶ ＝ｌｎ
κ＋Ｖ

～
／ρＶ

λ－Ｖ
～
／ρ( )
Ｖ

（２０）

式中：ρＶ＝（ρＶ０－ρＶ∞）ｅ
－ｌＶｔ＋ρＶ∞，ρＶ０、ρＶ∞、ｌＶ均为

正的待设计参数。

结合式（１９）对式（２０）求导可得

εＶ ＝μＶＶ
·

－μＶνＶ （２１）
若假设 μＶ＞μＶ０＞０，式（２１）可以进一步写成

εＶ ＝μＶΦ－
１
２εＶ

＋ＦＶ（ξＶ） （２２）

式中：ＦＶ（ξＶ）＝
１
２εＶ

－μＶνＶ＋μＶｆＶ为未知的非线

性函数，需要用 ＲＢＦ来进行估计。
基于反演理论，将实际控制律 Φ设计为

Φ ＝－ｃＶεＶ －
１
２εＶ^Ｖψ

Ｔ
Ｖ（ξＶ）ψＶ（ξＶ） （２３）

对于式（５）中未知的最优权值向量，定义

Ｖ ＝
Ｗ
Ｖ

μＶ０
（２４）

根据式（２４）可得

^
·

Ｖ ＝
τＶ
２ε

２
Ｖψ

Ｔ
Ｖ（ξＶ）ψＶ（ξＶ）－τＶσＶ^Ｖ （２５）

式中：^Ｖ为 Ｖ的估计值；ｃＶ＞０、τＶ＞０和 σＶ＞０
为待设计的参数。

证明　选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

ＬＶ ＝
１
２ε

２
Ｖ ＋
μＶ０
２τＶ


～
Ｖ （２６）

式中：
～
Ｖ＝^Ｖ－Ｖ。

　　对式（２６）求导可得

Ｌ
·

Ｖ≤
１
２

２
Ｖ＋
１
２
＋εＶμＶ０Φ＋

　　
μＶ０
τＶ

～
Ｖ ^

·

Ｖ －
τＶ
２ε

２
Ｖψ

Ｔ
Ｖ（ξＶ）ψＶ（ξＶ( )） ＋

　　
μＶ０
２ε

２
Ｖ^Ｖψ

Ｔ
Ｖ（ξＶ）ψＶ（ξＶ） （２７）

将式（２３）和式（２５）代入式（２７）可得

Ｌ
·

Ｖ≤－ｃＶμＶ０ε
２
Ｖ －μＶ０σＶ

～
Ｖ^Ｖ ＋

１
２
＋１
２ω

２
Ｖ （２８）

又有不等式

－
～
Ｖ ^Ｖ≤

１
２
～２
Ｖ ＋
１
２^

２
Ｖ （２９）

将不等式（２９）代入式（２８）可得

Ｌ
·

Ｖ≤－ｃＶμＶ０ε
２
Ｖ －
１
２μＶ０σＶ

～２
Ｖ ＋

　　 １
２μＶ０σＶ^

２
Ｖ ＋
１
２
＋１
２

２
Ｖ≤ ιＶＬＶ ＋Ｖ （３０）

式中：ιＶ＝ｍｉｎ（２ｃＶμＶ０，τＶσＶ）；Ｖ＝
１
２μＶ０σＶ^

２
Ｖ＋

１
２
＋１
２ω

２
Ｖ。

结合式（２９）可得

３５６
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０≤ ＬＶ（ｔ）≤
Ｖ
ιＶ
＋ ＬＶ（０）－

Ｖ
ι( )
Ｖ

ｅ－ιＶｔ　ｔ≥０

（３１）

显然，εＶ、
～
Ｖ和^Ｖ是有界的，再结合式（１３）

及式（１８）可以保证预期的瞬态性能。 证毕

２．３　高度控制器设计与稳定性分析
为了便于控制器设计，根据式（１）将高超声

速飞行器高度子系统改写为如下形式：

ｈ
·

＝Ｖγ
γ＝ｆγ＋θ

θ
·

＝Ｑ

Ｑ
·

＝ｆＱ ＋δ













ｅ

（３２）

式中：ｆγ＝
Ｌ＋Ｔｓｉｎα
ｍＶ

－ｇ
Ｖ
ｃｏｓγ－θ和 ｆＱ ＝（Ｍ＋

φ
～
１η̈１＋φ

～
２η̈２）／Ｉｙｙ－δｅ均为未知的非线性函数。

定义高度跟踪误差为

ｈ
～

＝ｈ－ｈｒｅｆ （３３）
将式（３３）求导并结合式（３２），得到

ｈ
～
·

＝Ｖγ－ｈ
·

ｒｅｆ （３４）
根据式（１３），高度的转换误差函数 εｈ可表

示为

εｈ ＝ｌｎ
κ＋ｈ

～

／ρｈ

λ－ｈ
～

／ρ( )
ｈ

（３５）

式中：ρｈ＝（ρｈ０－ρｈ∞）ｅ
－ｌｈｔ＋ρｈ∞，ρｈ０、ρｈ∞、ｌｈ均为

正的待设计参数。

类似的，航迹角的转换误差函数 εγ可表示为

εγ ＝ｌｎ
κ＋珘γ／ργ
λ－珘γ／ρ( )

γ

（３６）

式中：ργ＝（ργ０－ργ∞）ｅ
－ｌγｔ＋ργ∞，ργ０、ργ∞、ｌγ均为

正的待设计参数。

俯仰角的转换误差函数 εθ可表示为

εθ ＝ｌｎ
κ＋θ

～
／ρθ

λ－θ
～
／ρ( )
θ

（３７）

式中：ρθ＝（ρθ０－ρθ∞）ｅ
－ｌθｔ＋ρθ∞，ρθ０、ρθ∞、ｌθ均为

正的待设计参数。

俯仰角速率的转换误差函数 εＱ可表示为

εＱ ＝ｌｎ
κ＋Ｑ

～
／ρＱ

λ－Ｑ
～
／ρ( )
Ｑ

（３８）

式中：ρＱ＝（ρＱ０－ρＱ∞）ｅ
－ｌＱｔ＋ρＱ∞，ρＱ０、ρＱ∞、ｌＱ均为

正的待设计参数。

结合式（３４）对式（３５）求导可得

εｈ ＝μｈｈ
·

－μｈνｈ （３９）
若假设 μｈ＞μｈ０＞０，式（３９）可以进一步写成

εｈ ＝μｈＶ（εγ＋γｄ）－
１
２εｈ

＋Ｆｈ（ξｈ） （４０）

式中：Ｆｈ（ξｈ）＝
１
２εｈ

－μｈνｈ为未知的非线性函

数，需要用式（５）提到的 ＲＢＦ神经网络来进行
估计：

Ｆｈ（ξｈ）＝（Ｗ

ｈ）

Ｔψｈ（ξｈ）＋Δｈ（ξｈ） （４１）
其中：Δｈ（ξｈ）≤ｈ为估计误差。

基于反演理论，将虚拟控制律 γｄ设计为

γｄ ＝－ｃｈεｈ －
１
２^ｈεｈψ

Ｔ
ｈ（ξｈ）ψｈ（ξｈ） （４２）

同时

^
·

ｈ ＝
τｈ
２ε

２
ｈψ

Ｔ
ｈ（ξｈ）ψｈ（ξｈ）－τｈσｈ^ｈ （４３）

式中：^ｈ为 ｈ的估计值；ｃｈ＞０、τｈ＞０和 σｈ＞０
为待设计的参数。

选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｌｈ ＝
１
２ε

２
ｈ ＋
μｈ０
２τｈ

～２
ｈ （４４）

对式（４４）求导可得

Ｌ
·

ｈ ＝εｈμｈＶεγ＋εｈμｈＶγｄ－
１
２ε

２
ｈ ＋

　　εｈＷ
Ｔ
ｈψｈ ＋εｈΔｈ（ξｈ）＋

μｈ０
τｈ

～
ｈ^
·

ｈ （４５）

根据 Ｙｏｎｇ不等式，有

εｈＷ

ｈψｈ（ξｈ）≤

１
２ε

２
ｈ Ｗ

ｈ
２ψＴｈ（ξｈ）ψｈ（ξｈ）＋

　　 １
２≤

μｈ０
２ｈε

２
ｈψ

Ｔ
ｈ（ξｈ）ψｈ（ξｈ）＋

１
２

（４６）

又有不等式

εｈΔｈ（ξｈ）≤
１
２ε

２
ｈ ＋
１
２

２
ｈ （４７）

因此

Ｌ
·

ｈ≤ εｈμｈＶεγ＋εｈμｈＶγｄ＋

　　
μｈ０
２ ^ｈε

２
ｈψ

Ｔ
ｈ（ξｈ）ψｈ（ξｈ）＋

１
２
＋１
２

２
ｈ ＋

　　
μｈ０
τｈ

～
ｈ ^
·

ｈ －
τｈ
２ε

２
ｈψ

Ｔ
ｈ（ξｈ）ψｈ（ξｈ( )） （４８）

将式（４２）、式（４３）代入式（４８）可得

Ｌ
·

ｈ≤－μｈ０ｃｈε
２
ｈ ＋εｈμｈＶεγ－μｈ０σｈ

～
ｈ^ｈ ＋

　　 １
２
＋１
２

２
ｈ （４９）

定义航迹角误差为

珘γ＝γ－γｄ （５０）

４５６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 李小兵，等：高超声速飞行器预设性能反演控制方法设计

将式（５０）求导并结合式（３２），得到

珘γ
·

＝ｆγ＋θ－ｈ
·

ｒｅｆ （５１）
结合式（５１）对式（３６）求导可得

εγ ＝μγγ－μγνγ （５２）
若假设 μγ＞μγ０＞０，式（５２）可以进一步写成

εγ ＝μγ（εθ＋θｄ）－
１
２εγ

－μｈＶεｈ ＋Ｆγ（ξγ）

（５３）

式中：Ｆγ（ξγ）＝μｈεｈ＋
１
２εγ

－γｄ为未知的非线性

函数，需要用式（５）提到的 ＲＢＦ神经网络来进行
估计：

Ｆγ（ξγ）＝（Ｗ

γ）

Ｔψγ（ξγ）＋Δγ（ξγ） （５４）
其中：Δγ（ξγ）≤γ为估计误差。

基于反演理论，将虚拟控制律 θｄ设计为

θｄ ＝－ｃγεγ－
１
２^γεγψ

Ｔ
γ（ξγ）ψγ（ξγ） （５５）

同时

^
·

γ ＝
τγ
２ε

２
γψ

Ｔ
γ（ξγ）ψγ（ξγ）－τγσγ^γ （５６）

式中：^γ为 γ的估计值；ｃγ＞０、τγ＞０和 σγ＞０
为待设计的参数。

选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｌγ ＝Ｌｈ＋
１
２ε

２
γ＋
μγ０
２τγ


～２
γ （５７）

对式（５７）求导可得

Ｌ
·

γ ＝Ｌ
·

ｈ －μｈＶεｈεγ＋εγμγＶεγ＋

　　εγμγθｄ－
１
２ε

２
γ＋εγＦγ（ξγ）＋

μγ０
τγ

～
γ^
·

γ （５８）

与式（４６）和式（４７）类似可得

Ｌ
·

γ≤－（μｈ０ｃｈε
２
ｈ ＋μγ０ｃγε

２
γ）＋εγμγεθ－

　　（μｈ０σｈ
～
ｈ^ｈ ＋μγ０σγ

～
γ^γ）＋

　　 １
２

２
ｈ ＋
１
２

２
γ＋１ （５９）

定义俯仰角误差为

θ
～
＝θ－θｄ （６０）

将式（６０）求导并结合式（３２），得到

θ
～·
＝Ｑ－θｄ （６１）
结合式（６１）对式（３７）求导可得

εθ ＝μθθ
·

－μθνθ （６２）
若假设 μθ＞μθ０＞０，式（６２）可以进一步写成

εθ ＝μθ（εＱ ＋Ｑｄ）－
１
２εθ

－μγεγ＋Ｆθ（ξθ）（６３）

式中：Ｆθ（ξθ）＝
１
２εθ

＋μγεγ－θ
·

ｄ为未知的非线性

函数，需要用式（５）提到的 ＲＢＦ神经网络来进行
估计：

Ｆθ（ξθ）＝（Ｗ

θ）

Ｔψθ（ξθ）＋Δθ（ξθ） （６４）
其中：Δθ（ξθ）≤θ为估计误差。

基于反演理论，将虚拟控制律 Ｑｄ设计为

Ｑｄ ＝－ｃθεθ－
１
２^θεθψ

Ｔ
θ（ξθ）ψθ（ξθ） （６５）

同时

^
·

θ ＝
τθ
２ε

２
θψ

Ｔ
θ（ξθ）ψθ（ξθ）－τθσθ^θ （６６）

式中：^θ为 θ的估计值；ｃθ＞０、τθ＞０和 σθ＞０
为待设计的参数。

选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｌθ ＝Ｌγ＋
１
２ε

２
θ＋
μθ０
２τθ
珟２θ （６７）

对式（６７）求导可得

Ｌ
·

θ ＝Ｌ
·

γ－μγεγεθ＋εθμθεθ＋

　　εθμθＱｄ－
１
２ε

２
θ＋εθＦθ（ξθ）＋

μθ０
τθ

～
θ^
·

θ （６８）

与式（４６）和式（４７）类似可得

Ｌ
·

θ≤－（μｈ０ｃｈε
２
ｈ ＋μγ０ｃγε

２
γ＋μθ０ｃθε

２
θ）＋

　　εθμθεＱ －（μｈ０σｈ
～
ｈ^ｈ ＋μγ０σγ

～
γ^γ＋

　　μθ０σθ
～
θ^θ）＋

１
２

２
ｈ ＋
１
２

２
γ＋
１
２

２
θ＋
３
２

（６９）

定义俯仰角速率误差为

Ｑ
～
＝Ｑ－Ｑｄ （７０）

将式（７０）求导并结合式（３２），得到

θ
～·
＝ｆＱ ＋δｅ－Ｑｄ （７１）
结合式（７１）对式（３８）求导可得

εＱ ＝μＱＱ
·

－μＱνＱ （７２）
若假设 μＱ＞μＱ０＞０，式（７２）可以进一步写成

εＱ ＝－μθεθ＋μＱδｅ－
１
２εＱ

＋ＦＱ（ξＱ） （７３）

式中：ＦＱ（ξＱ）＝ＦＱ ＋
１
２εＱ

＋μθεθ－Ｑ
·

ｄ为未知的

非线性函数，需要用式（５）提到的 ＲＢＦ神经网络
来进行估计：

ＦＱ（ξＱ）＝（Ｗ

Ｑ）

ＴψＱ（ξＱ）＋ΔＱ（ξＱ） （７４）
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其中：ΔＱ（ξＱ）≤Ｑ为估计误差。

基于反演理论，将实际控制律 δｅ设计为

δｅ ＝－ｃＱεＱ －
１
２^ＱεＱψ

Ｔ
Ｑ（ξＱ）ψＱ（ξＱ） （７５）

同时

^
·

Ｑ ＝
τＱ
２ε

２
Ｑψ

Ｔ
Ｑ（ξＱ）ψＱ（ξＱ）－τＱσＱ^Ｑ （７６）

式中：^Ｑ为 Ｑ的估计值；ｃＱ＞０、τＱ＞０和 σＱ＞０
为待设计的参数。

证明　选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｌ０ ＝Ｌθ＋
１
２ε

２
Ｑ ＋
μＱ０
２τＱ


～２
Ｑ （７７）

对式（７７）求导可得

Ｌ
·

０ ＝Ｌ
·

θ－εＱμθεθ＋εＱμＱδｅ－

　　 １
２ε

２
Ｑ ＋εＱＦＱ（ξＱ）＋

μＱ０
τＱ

～
Ｑ ^
·

Ｑ （７８）

与式（４６）和式（４７）类似可得

Ｌ
·

０≤－（μｈ０ｃｈε
２
ｈ ＋μγ０ｃγε

２
γ＋μθ０ｃθε

２
θ＋

　　μＱ０ｃＱε
２
Ｑ）－（μｈ０σｈ

～
ｈ^ｈ ＋μγ０σγ

～
γ^γ＋

　　μθ０σθ
～
θ^θ＋μＱ０σＱ

～
Ｑ^Ｑ）＋

　　 １
２

２
ｈ ＋
１
２

２
γ＋
１
２

２
θ＋
１
２

２
Ｑ ＋２ （７９）

注２　ＲＢＦ神经网络具有补偿和逼近系统的
不确定项的能力，这样一来避免了虚拟控制量的

重复求导问题。在每一步设计控制律中，通过引

入神经网络权值的估计值，使得只有一个参数需

要在线更新，这样简化了参数设计降低了计算量。

同时考虑到 ＲＢＦ神经网络的估计性能是建立在
紧集 Ω上的，这里只能保证控制系统的局部
稳定。

应用如下不等式：

－
～
ｉ^ｉ≤

１
２
～２
ｉ ＋
１
２^

２
ｉ　　ｉ＝ｈ，γ，θ，Ｑ （８０）

将式（７９）写成如下形式：

Ｌ
·

≤－（μｈ０ｃｈε
２
ｈ ＋μγ０ｃγε

２
γ＋μθ０ｃθε

２
θ＋

　　μＱ０ｃＱε
２
Ｑ）－

１
２
（μｈ０σｈ

～２
ｈ ＋μγ０σγ

～２
γ ＋

　　μθ０σθ
～２
θ ＋μＱ０σＱ

～２
Ｑ）＋ （８１）

式中：

＝１２
（μｈ０σｈ^

２
ｈ＋μγ０σγ^

２
γ＋μθ０σθ^

２
θ＋

　　μＱ０σＱ^
２
Ｑ）＋

１
２

２
ｈ ＋
１
２

２
γ ＋
１
２

２
θ ＋
１
２

２
Ｑ ＋２

（８２）
令 ι＝ｍｉｎ｛２ｃｉμｉ，τｉσｉ｝，式（８１）变为

Ｌ
·

≤－ιＬ＋ （８３）
则由式（８３）可得

０≤ Ｌ（ｔ）≤ 
ι
＋ Ｌ（０）－( )ιｅ－ιｔ　ｔ≥０ （８４）

式（８４）表明了 Ｌ（ｔ）是有界的，又有 εｉ、
～
ｉ和

^ｉ都是有界的。由于 εｉ都是有界的，根据转化误
差函数式（１３），可以得到 －κρ（ｔ）＜ｅ（ｔ）＜
λρ（ｔ），这也就保证了期望的预设性能。 证毕

３　仿真与分析
针对高超声速飞行器动力学模型进行速度与

高度的闭环仿真实验。速度与高度参考输入均由

图２所示的二阶参考模型给出。该二阶参考模型
的传递函数为

［２６］

Ｖｒｅｆ（ｓ）
Ｖｃ（ｓ）

＝
ｈｒｅｆ（ｓ）
ｈｃ（ｓ）

＝
ω２Ａ

ｓ２＋２ζＡωＡｓ＋ω
２
Ａ

（８５）

二阶参考模型参数取为：ζＡ＝０．９，ωＡ＝０．１。
ＲＢＦ神经网络的输入 ξＶ、ξｈ、ξγ、ξθ、ξＱ以及非线性
函数的高斯基宽度均为 １。定义的自适应律的初
值为：^Ｖ（０）＝^ｈ（０）＝^γ（０）＝^θ（０）＝^Ｑ（０）＝
０。控制器参数的选取为：ｃＶ＝０．５，ｃｈ＝０．０４，ｃγ＝
１５０，ｃθ＝１２０，ｃＱ＝１００，τＶ＝１０，τｈ＝０．１，τγ＝０．１，
τθ＝０．０１，τＱ＝０．０１，σＶ＝１，σｈ＝０．１，σγ＝０．１，
σθ＝０．１，σＱ＝０．１。预设性能函数参数设计为：
ρＶ０＝３０，ρＶ∞ ＝２，ｌＶ＝０．０５，ρｈ０＝ργ０＝ρθ０＝ρＱ０＝

图 ２　参考输入二阶模型结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅｉｎｐｕｔ
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１００，ρｈ∞ ＝ργ∞ ＝ρθ∞ ＝ρＱ∞ ＝２０，ｌｈ＝ｌγ＝ｌθ＝ｌＱ＝
０．０５，κ＝λ＝１。仿真中，高超声速飞行器的初始
状态取值如表１所示。

通过 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ搭建控制系统，采用
步长为 ０．０１ｓ的四阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔａ法验证本文控
制方法的有效性。在保持动压 ｑ＝９０１４８Ｐａ不变
的前提下，要求巡航阶段高超声速飞行器在速度

阶跃１００ｍ／ｓ，高度阶跃１００ｍ作用下。控制的目
的是要求系统输出跟踪给定的速度和高度参考指

令并保证跟踪误差稳定在给定的预设性能范围

内。为了检验控制律的鲁棒性，假设高超声速飞

行器模型气动系数存在 ±４０％的摄动量，定义

表 １　高超声速飞行器的状态初值

Ｔａｂｌｅ１　Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓｔａｔｅｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅ

参数 数值

Ｖ／（ｍ·ｓ－１） ２５００

ｈ／ｍ ２７０００

γ／（°） ０

θ／（°） １．５２９５

Ｑ／（（°）·ｓ－１） ０

η１ ０．２８５７

η２ ０．２３５０

Ｃ＝
Ｃ０　　　　　　　　　　０≤ｔ＜５０ｓ

Ｃ０（１＋０．４ｓｉｎ（０．１πｔ）） ｔ≥{ ５０ｓ
（８６）

式中：Ｃ０为高超声速飞行器气动系数的标称值。
为了验证本文方法的优越性，将其与文

献［２７］中传统反演控制方法进行对比仿真，仿真
结果如图３～图９所示。由图３和图４可见，速度
与高度均能准确跟踪参考输入，采用预设性能控

制方法时的速度跟踪误差与高度跟踪误差均能够

被限定在预设的区域内；与文献［２７］方法相比，
本文方法能够保证速度跟踪误差与高度跟踪误差

具有较好的瞬态性能和稳态性能；当存在气动参

数摄动时，本文方法的控制精度更高，也具有更强

的鲁棒性。图 ５表明，２种控制方法的航迹角控
制效果并无很大差别，但本文方法的航迹角响应

更平滑。虽然文献［２７］方法的俯仰角与俯仰角
速率响应更平滑，但采用本文方法时，这２个角度
响应没有出现高频抖振，并且本文方法能够保证

俯仰角以及俯仰角速率跟踪误差具有更好的动态

性能与稳态精度。由图６～图８可见，２种控制方
法的弹性状态与控制输入均没有高频抖振现象。

图 ９表明，误差转换函数εＶ（ｔ）、εｈ（ｔ）、εγ（ｔ）、
εθ（ｔ）与 εＱ（ｔ）均有界。

图 ３　速度跟踪响应

Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｓｐｏｎｓｅ

图 ４　高度跟踪响应

Ｆｉｇ．４　Ａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅｓｐｏｎｓｅ
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图 ５　高度角曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｌｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

图 ６　弹性状态

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｅｘｉｂｌｅｓｔａｔｅｓ

图 ７　燃料空气比

Ｆｉｇ．７　Ｆｕｅｌｔｏａｉｒｒａｔｉｏ

图 ８　升降舵偏角

Ｆｉｇ．８　Ｅｌｅｖａｔｏｒｄｅｃｌｉｎａｔｉｏｎ

８５６
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图 ９　转换误差函数

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎ

４　结　论

针对高超声速飞行器纵向动力学模型设计了

一种预设性能神经反演控制方法。

１）通过构造预设性能函数，使得速度跟踪误
差和高度跟踪误差能够同时满足预先设定的瞬态

性能和稳态精度。

２）为了保证系统具有足够的鲁棒性应对参
数及模型的不确定，在每个子系统反演控制器设

计过程中的未知非线性函数引入 ＲＢＦ神经网络
估计，在对不确定项逼近的过程中仅有一个参数

需要实时更新，既有效将控制精度提高，又顺利避

免了反演控制方法中的“微分膨胀问题”，并降低

了计算量。

３）基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数证明了所有闭环系统
均是有界的。仿真结果表明，同现有的反演控制

器相比，本文所设计的控制方法可以很好地实现

控制目标，满足预设性能且对未知的随机扰动具

有较强的鲁棒性。
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ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｖｉａＢａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏ

ｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２００８，２５（５）：８０５８１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ ＳＡＮＮＥＲＲＭ，ＳＬＯＴＩＮＥＪＥ．Ｇａｕｓｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋｓｆｏｒｄｉｒｅｃｔ

ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，

１９９２，３（６）：８３７８６３．

［２５］胡云安，耿宝亮，盖俊峰．初始误差未知的不确定系统预设

性能反演控制［Ｊ］．华中科技大学学报（自然科学版），

２０１４，４２（８）：４３４７．

ＨＵＹＡ，ＧＥＮＧＢＬ，ＧＡＩＪＦ．Ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂａｃｋ

ｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｕｎｋｎｏｗｎｉｎｉｔｉａｌｅｒ

ｒｏｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｕａｚｈｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１４，４２（８）：４３４７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２６］卜祥伟，吴晓燕，马震，等．基于状态重构的吸气式高超声速

飞行器鲁棒反演控制器设计［Ｊ］．固体火箭技术，２０１５，３８

（３）：３１４３１９．

ＢＵＸＷ，ＷＵＸＹ，ＭＡＺ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｔｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｒｏ

ｂｕｓｔｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｏｆａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄＲｏｃｋｅｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，３８（３）：３１４

３１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］ＢＵＸＷ，ＷＵＸＹ，ＺＨＡＮＧＲ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｃｋｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒｄｅ

ｓｉｇｎｆｏｒｔｈｅｒｏｂｕｓｔｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｆｌｅｘｉｂｌｅａｉｒｂｒｅａｔｈ

ｉｎｇｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＦｒａｎｋｌｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，

２０１５，３５２（４）：１７３９１７６５．

　作者简介：

　李小兵　男，教授。主要研究方向：空天拦截器制导控制与

仿真。

赵思源　男，硕士研究生。主要研究方向：空天拦截器制导控

制与仿真。
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　第 ４期 李小兵，等：高超声速飞行器预设性能反演控制方法设计

Ｄｅｓｉｇｎｏｆｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓ

ＬＩＸｉａｏｂｉｎｇ１，，ＺＨＡＯＳｉｙｕａｎ２，ＢＵＸｉａｎｇｗｅｉ１，ＨＥＹａｎｇｇｕａｎｇ２

（１．ＡｉｒａｎｄＭｉｓｓｉｌｅＤｅｆｅｎｓｅＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

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

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅａｉｒｂｒｅａｔｈｉｎｇｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ，ａｎｅｗｄｅ
ｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆｎｅｕｒａｌｉｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗｉｔｈｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂｙｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｎｇａｐｒｅ
ｓｃｒｉｂｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎ，ｉｔｉｓｅｎｓｕｒｅｄｔｈａｔｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒａｎｄｔｈｅａｌｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｃａｎ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｔｏａｄｅｓｉｒｅｄａｒｅａａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄ，ｏｖｅｒｓｈｏｏｔａｍｏｕｎｔａｎｄｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅ
ｅｒｒｏｒ，ａｎｄｓａｔｉｓｆｙｔｈｅｐｒｅｓｅｔｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍ．Ｕｎｄｅｒｔｈｅｂａｃｋ
ｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｔｈｅｒａｄｉａｌｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＲＢＦ）ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｗａｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏａｐｐｒｏｘｉ
ｍａｔｅｔｈｅｍｏｄｅｌｕｎｋｎｏｗｎｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ，ｗｈｉｃｈｉｍｐｒｏｖｅｄｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ．Ｏｎ
ｌｙｏｎｅｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆｔｈｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄＲＢＦｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｎｅｅｄｅｄｔｏｂｅｕｐｄａｔｅｄｏｎｌｉｎｅ，ｗｈｉｃｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍ
ｐｒｏｖｅｄｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｕｒａｃｙ，ａｖｏｉｄｅｄｔｈｅ“ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍ”ｉｎｔｈｅｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈ
ｏｄ，ａｎｄｒｅｄｕｃｅｄｔｈｅｂｕｒｄｅｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄ
ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓ；ｐｒｅｓｃｒｉｂｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ；ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ；ｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍ
ａｎｃｅ；ｒａｄｉａｌｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＲＢＦ）ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０２９１０：４４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０２５．１４１４．００８．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６０３４１０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１０９８５４７５７４＠ｑｑ．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０８１６；录用日期：２０１８１０１５；网络出版时间：２０１８１１０９１３：２９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１０８．１０３７．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：４４１２１１６３８＠ｑｑ．ｃｏｍ

　引用格式：吴文海，宋立廷，张杨，等．舰载机弹射起飞影响因素分析及侧向控制律设计［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：
６６２６７１．ＷＵＷＨ，ＳＯＮＧＬＴ，ＺＨＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｆｌａｔ
ｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：６６２６７１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４８１

舰载机弹射起飞影响因素分析及侧向

控制律设计

吴文海１，，宋立廷１，张杨１，汪节２，高丽１

（１．海军航空大学青岛校区 控制科学工程系，青岛 ２６６０４１；　２．海军航空大学 教练机模拟训练中心，葫芦岛 １２５００１）

　　摘　　　要：针对舰载机弹射起飞安全性问题，对起飞过程中影响起飞安全的因素进行
了详细分析，建立了舰载机离舰上升段的非线性六自由度运动模型，仿真研究了甲板的横摇、

偏摆运动以及常值侧风干扰等因素对弹射起飞特性的影响。分析得出，对舰载机离舰后滚转

和侧滑运动起主要影响的是甲板横摇运动和侧风干扰。设计了基于非线性动态逆方法的控制

器以保留模型的非线性特征，实现对横侧向运动状态的解耦控制，效果更佳。仿真结果表明，

设计的侧向控制律能够保证飞机的滚转角在离舰后 ３ｓ内满足不超过 ５°的安全准则要求，且
不会因侧风干扰出现明显的侧滑现象，能够保证舰载机安全起飞。

关　键　词：舰载机；弹射起飞；侧风扰动；动态逆；飞行控制
中图分类号：Ｖ２１２．１３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０６６２１０

　　舰载机弹射起飞的过程虽然很短暂，但受到
的力和力矩繁多，其动力学特性具有明显的非线

性，所以基于传统的小扰动线性化技术已经无法

满足弹射起飞过程建模和控制的需求，采用非线

性的建模方式是十分必要的。在舰载机弹射起飞

过程中，航母的甲板运动和侧风干扰等因素会使

舰载机在离舰后出现姿态滚转和航迹偏移，不利

于安全起飞，故需采取相应的控制策略。

当今的航母大国关于舰载机弹射起飞的研究

开展较早且技术成熟，但能够获取的资料很有限，

国内的相关研究主要集中在动力学建模
［１３］
、起

飞环境的影响分析
［４１０］
、机／舰适配性［１１］

及飞行

控制设计
［１２１５］

。其中，有关弹射起飞控制设计的

研究成果并不多，大多是针对纵向运动特性，多采

用的是线性化模型和传统的 ＰＩＤ控制方法。而舰
载机离舰初期的侧向运动特性也十分重要，文

献［１６］指出，舰载机在离舰后的 ３ｓ内滚转角应

小于５°，否则飞机会有潜在的失控翻转危险，或
因纵向和侧向之间的耦合作用而导致升力减小、

下沉量增大。近年来，虽然已有科研人员对弹射

起飞侧向运动的影响因素进行了仿真分析
［９１０］
，

但未对飞行过程加以控制。而在实际弹射作业过

程中，飞行员因承受载荷过大，无法操控飞机，因

此只能依赖控制器自动控制飞机的姿态和轨迹。

本文借鉴相关文献对侧向影响因素的分析结

果，建立了舰载机离舰上升段的全量非线性运动

模型，研究了飞机离舰时多种可能的初始姿态以

及受到侧风干扰作用后的运动特性，并设计了基

于非线性动态逆方法的控制器，以保障飞机在离

舰初期的起飞安全。

１　数学模型建立

综合考虑舰载机自身的气动特性和环境影响

因素，建立上升段舰载机的全量非线性运动模型，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904003&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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并对弹射起飞过程侧向的相关影响因素进行

建模。

１．１　舰载机的非线性运动模型
舰载机在离舰上升段主要受到发动机推力、

气动力和重力的作用，受力分析如图 １所示。图
中：Ｇ为飞机重力。

图 １　舰载机离舰上升段受力分析示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃａｒｒｉｅｒ

ａｉｒｃｒａｆｔｉｎｃｌｉｍｂｉｎｇｐｈａｓｅａｆｔｅｒｌｅａｖｉｎｇｓｈｉｐ

采用国际标准坐标系，视飞机为刚体，忽略地

球自转及曲率的影响，可得飞机动力学方程为

ｍ
ｄＶｋ
ｄｔ
＝Ｔｃｏｓ（α＋σ）ｃｏｓβ－Ｄ＋Ｃｓｉｎβｃｏｓβ＋

　　Ｌｃｏｓβ－ｍｇｓｉｎγ

ｍＶｋｃｏｓγ
ｄχ
ｄｔ
＝Ｔ（ｓｉｎμｓｉｎ（α＋σ）－

　　ｓｉｎβｃｏｓμｃｏｓ（α＋σ））＋Ｄｃｏｓμｓｉｎβｃｏｓβ＋
　　Ｃｃｏｓμ＋Ｌｓｉｎμ

－ｍＶｋ
ｄγ
ｄｔ
＝Ｔ（－ｓｉｎβｓｉｎμｃｏｓ（α＋σ）－

　　ｃｏｓμｓｉｎ（α＋σ））－Ｄｓｉｎμｃｏｓβｓｉｎβ＋
　　Ｃｓｉｎμ－Ｌｃｏｓμ＋ｍｇｃｏｓ





















γ
（１）

　　飞机运动方程可表示为

α＝ｑ－ｔａｎβ（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）＋ １
ｍＶｃｏｓβ

（－Ｌ－

　　Ｔｓｉｎ（α＋σ）＋ｍｇｃｏｓγｃｏｓμ）

β＝－ｒｃｏｓα＋ｐｓｉｎα＋１ｍＶ
（Ｃｓｉｎβ－

　　Ｔｓｉｎβｃｏｓ（α＋σ）＋ｍｇｃｏｓγｓｉｎμ）

μ＝（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）／ｃｏｓβ＋ＬｍＶ
（ｔａｎγｓｉｎμ＋

　　ｔａｎβ）＋ＣｍＶ
ｔａｎγｃｏｓμｃｏｓβ－

　　Ｔｃｏｓ（α＋σ）
ｍＶ

ｔａｎγｃｏｓμｓｉｎβ－

　　 ｇ
Ｖ
ｃｏｓγｃｏｓμｔａｎ























 β

（２）
式中：ｍ为飞机的质量；ｇ为重力加速度；Ｖ为舰

载机的空速值；Ｖｋ为飞机的航迹速度；ｐ为飞机的
滚转角；ｑ为飞机的俯仰角；ｒ为飞机的偏航角；γ
为飞机的航迹角；χ为航迹偏转角；μ为航迹滚转
角；α为飞机迎角；σ为发动机安装角；Ｔ为发动
机推力；Ｄ为飞行阻力；Ｃ为飞机所受侧力；Ｌ为
升力。

三轴角运动方程为

ｐ＝－
Ｉ２ｚ －ＩｙＩｚ＋Ｉ

２
ｚｘ

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｚｘ

ｑｒ＋
（Ｉｘ－Ｉｙ＋Ｉｚ）Ｉｚｘ
ＩｘＩｚ－Ｉ

２
ｚｘ

ｐｑ＋

　　
Ｉｚ

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｚｘ

Ｌｒｏｌｌ＋
Ｉｚｘ

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｚｘ

Ｎ

ｑ＝－
Ｉｘ－Ｉｚ
Ｉｙ
ｐｒ－

Ｉｚｘ
Ｉｙ
（ｐ２－ｒ２）＋１

Ｉｙ
（Ｍ＋Ｔｅ）

ｒ＝－
（Ｉｘ－Ｉｙ＋Ｉｚ）Ｉｚｘ
ＩｘＩｚ－Ｉ

２
ｚｘ

ｑｒ＋
Ｉ２ｘ －ＩｘＩｙ＋Ｉ

２
ｚｘ

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｚｘ

ｐｑ＋

　　
Ｉｚｘ

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｚｘ

Ｌｒｏｌｌ＋
Ｉｘ

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｚｘ



















 Ｎ

（３）
式中：Ｉｘ、Ｉｙ、Ｉｚ为飞机的惯性矩；Ｉｚｘ为飞机的惯性
积；Ｌｒｏｌｌ、Ｎ、Ｍ分别为飞机的气动力滚转、俯仰、偏
航力矩；ｅ为飞机的发动机推力偏心距。

轨迹运动方程为

ｄｘｇ／ｄｔ＝Ｖｋｃｏｓγｃｏｓχ

ｄｙｇ／ｄｔ＝Ｖｋｃｏｓγｓｉｎχ

ｄｚｇ／ｄｔ＝－Ｖｋｓｉｎ
{

γ

（４）

式中：ｘｇ、ｙｇ、ｚｇ为飞机位移在三个坐标轴上的
分量。

１．２　航母运动模型
航母在航行时，受海风和浪涌的影响会作六

自由度的复杂运动，其中对舰载机弹射起飞侧向

影响较大的主要是横摇和偏摆运动，研究表明可

用正弦波的组合来描述。在中等海况下：

横摇运动

ｓ ＝２．５ｓｉｎ（０．５ｔ）＋３．０ｓｉｎ（０．５２ｔ）＋０．５ （５）
偏摆运动

ψｓ ＝０．２５ｓｉｎ（０．７ｔ）＋０．５ｓｉｎ（０．１ｔ） （６）
式中：ｓ和 ψｓ分别为甲板横摇角和偏摆角，（°）。

上述甲板运动综合影响的结果可导致舰载机

在离舰时具有最大为 ６°的滚转角和最大为 ０．７°
的偏航角

［１６］
。

１．３　侧风模型
为利于舰载机的弹射起飞，航母通常迎着海

风行驶，即便如此，起飞方向难免与海风风向之间

存在一定夹角，导致飞机受到侧向风的干扰。舰

载机在舰面滑跑阶段，侧向甲板风会影响飞机的

３６６
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侧滑角，但由于此时飞机受到舰面上多种外力的

约束，由侧滑角改变引起的气动力变化对飞机的

作用并不明显，故认为甲板风仅影响了离舰时的

初始侧滑角。而离舰上升段，风速矢量的叠加使

舰载机的空速方向发生了改变，从而影响飞机的

运动。因此，定量研究叠加风速矢量后的附加侧

滑角是建模的关键。

如图２所示，舰载机的原飞行速度 Ｖｋ与飞机
轴线的夹角为原侧滑角 βｋ，在叠加了风速 Ｖｉ后，
飞行速度Ｖａ与飞机纵轴线的夹角，即侧滑角βａ＝
βｋ＋βｗ，βｗ＝ａｒｃｔａｎ（Ｖｗ／Ｖｋ），Ｖｗ为 Ｖｉ垂直于 Ｖｋ的

分量
［１７１８］

。忽略 Ｖｗ对 Ｖｋ大小的影响。
由于侧滑角的改变，飞机的气动力和力矩会

受到影响，因此考虑侧风干扰时，舰载机非线性模

型中的 β及与 β相关的气动参数都用的是 βａ。

图 ２　侧风对于飞机侧滑角的影响示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｏｎ

ｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

２　弹射起飞影响因素分析

２．１　纵向运动影响因素
舰载机弹射起飞的纵向安全边界准则包括离

舰后的下沉量、飞机迎角以及在达到轨迹最低点

之后的３ｓ内飞机的爬升率［１９］
，这些指标受以下

诸多因素的影响。

１）起飞质量。在弹射力和发动机推力一定
的情况下，起飞质量将影响飞机在弹射冲程末端

获得的末速度，若质量与弹射力和发动机推力不

匹配，将可能会导致离舰后的下沉量增大
［１１］
。

２）发动机推力。舰载机离舰后需要保持一
定的剩余推力，以保证飞机能稳定爬升

［２０］
。因

此，弹射过程中发动机始终保持加力状态有利于

增大弹射末速度，可以提高弹射起飞的性能。

３）弹射力。弹射力是飞机获得加速度的主
要来源，会直接影响舰载机的弹射末速度，应根据

舰载机型号和实际载荷选取合适的弹射力

大小
［１１］
。

４）甲板风。在舰载机弹射起飞过程中，航母
迎风行驶可以提高飞机相对大气的运动速度，相

当于增大飞机空速，增加升力，减小飞机离舰后飞

行轨迹的下沉量
［３］
。舰艏气流也可以减小舰载

机下沉量，增大离舰后的爬升率，且正向风速越

大，对弹射起飞越有利。

５）前起落架突伸。在弹射器动力冲程内，前
起落架受到弹射器的牵引力而产生弹性形变，在

冲程结束后，牵引力消失，起落架弹性势能释放而

产生突伸作用，给舰载机施加抬头力矩，有助飞机

建立起飞迎角
［２１２２］

。

６）平尾预置偏角。由于弹射滑跑过程纵向
过载很大，离舰初始飞行员无法操纵飞机，只能通

过预置平尾偏角来调节飞机的起飞迎角，因此需

根据需求设置合理的平尾预置偏角。

７）航母纵摇。在甲板的多种运动中，影响纵
向运动特性的有纵摇、升沉和垂荡，其中纵摇对下

沉量影响较大。正纵摇角和向上的垂向速度会减

小下沉量，负纵摇角和向下的垂向速度会增大下

沉量
［４］
。

８）地效作用。舰载机离舰瞬间由于地效作
用的消失会导致升力减小并产生低头力矩，是舰

载机离舰后出现下沉量的主要诱因之一。增大弹

射末速度并在飞机离舰后设计飞行控制系统稳定

飞机姿态能够减小离舰后的下沉趋势。

２．２　侧向运动影响因素
影响舰载机弹射起飞离舰上升段侧向运动的

因素如下
［９］
：

１）航母横摇。航母甲板横摇的运动赋予舰
载机离舰瞬间的初始滚转角，如果在离舰后不能

及时控制修正，将威胁舰载机的起飞安全。

２）航母偏摆。航母的偏摆运动改变了舰艏
的方向，相应地影响了舰载离舰时的航向，影响飞

机的初始侧滑角和离舰后的航向稳定性
［２３］
。

３）甲板风。如果航母的航行方向与海风风
向存在一定夹角，则舰载机会受到侧向甲板风的

作用，形成初始侧滑角，进而影响滚转角。

４）弹射道偏角。极少数航母为了提升弹射
效率，在斜角飞行甲板上设置了弹射器，在使用斜

角甲板弹射起飞时，若飞机离舰后轨迹向靠近航

母的方向偏离，会导致与舰艏距离过近，甚至发生

碰撞，此时舰载机侧向控制的重要性尤甚
［８］
。

５）初始定位偏心。若舰载机进入弹射预定
位置后，重心在甲板上的投影没有落在弹射器的

４６６
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中心线内，则在弹射的过程中会产生轻微的摆振，

最终影响舰载机的弹射末速度。不过一般情况

下，影响并不明显，因此不必重点研究
［９］
。

通过上述分析，舰载机离舰瞬间的滚转角和

滚转角速度主要受航母横摇的影响，侧滑角主要

受侧风的影响，偏航角主要受偏摆运动的影响。

各种影响因素通过改变舰载机离舰时的初始角度

和角速度，进而改变气动力矩，影响飞机的运动状

态。对飞机离舰后气动特性影响较大的是侧滑状

态和滚转运动，但横向和侧向运动之间又存在耦

合作用，因此通过计算分析滚转角速度和侧风风

速对飞机滚转力矩和偏航力矩影响的权重，并由

此确定在耦合的横侧向运动中起主要作用的影响

因素，以便更有针对性的设计控制器。

采用控制变量法，计算在不同滚转角速度和

侧风风速的情况下，舰载机离舰时具有的滚转力

矩，结果如图３所示。对比可见，滚转角速度对滚
转力矩的影响作用更明显。

同理，在不同偏航角速度和侧风风速的情况

下，舰载机离舰时具有的偏航力矩如图 ４所示。
对比可见，侧风风速对偏航力矩的影响更明显。

综上所述，影响舰载机弹射起飞过程的各种

因素如表１所示。
上述影响因素中，对飞机侧向运动起主要作

用的包括航母甲板运动以及侧向风干扰，并且通

过计算分析梳理了对舰载机气动特性的影响关

系。因此，在后续的仿真中重点设置初始滚转角

图 ３　滚转力矩影响因素分析

Ｆｉｇ．３　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｒｏｌｌｉｎｇｍｏｍｅｎｔ

图 ４　偏航力矩影响因素分析

Ｆｉｇ．４　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｙａｗｍｏｍｅｎｔ

表 １　舰载机弹射起飞影响因素

Ｔａｂｌｅ１　Ｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｃａｔａｐｕｌｔ

ｔａｋｅｏｆｆｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ

影响因素 影响指标

纵向

起飞质量 末速度

发动机推力 末速度

弹射力 末速度

甲板风 末速度

前起落架突伸 起飞迎角

平尾预置偏角 起飞迎角

航母纵摇 下沉量

地效作用 下沉量

侧向

航母横摇 偏航角

航母偏摆 侧滑角

甲板风 侧滑角

弹射道偏角 末速度

初始定位偏心 末速度

速度和侧风风速的相应对照研究以分析对飞机离

舰后运动状态的直接作用。

此外通过分析可知，舰载机弹射起飞的过程

会受到很多因素的影响，使飞机的运动状态发生

改变，而在弹射的过程中，因为生理因素飞行员又

无法对飞机进行操控，因此必须要设计合适的控

制器，对飞机离舰以后的飞行状态进行控制以保

证起飞安全。

３　侧向控制律设计

有关舰载机弹射起飞纵向的控制律设计已进

行了很多研究，取得了良好的控制效果，而对于侧

向控制律的研究则鲜有涉及，这主要是因为横侧

向运动之间存在耦合，控制难度大。而弹射起飞

侧向的运动状态对于起飞安全性又十分重要，因

此本文主要设计舰载机离舰上升段侧向控制律并

进行仿真研究。文献［１６］指出，舰载机在离舰后
的３ｓ内滚转角应小于 ５°，故选取滚转角作为飞
机侧向安全性的主要评价指标。因在航迹坐标系

下建模，采用的变量为航迹滚转角 μ，虽不等同于
，不过在侧滑角不大时，可近似认为两者相等，
且当 μ为零时可以得到此时 也为零，因此设计
控制律时，选取 μ的期望值为零。因为考虑了常
值侧风的干扰，飞机会出现附加侧滑角，这会增大

起飞过程中的不确定性，为了满足起飞安全以及

维持飞机运动平稳，不允许侧滑角变化过大，所以

选取侧滑角期望值为零，以消除侧滑状态，抑制侧

风干扰对起飞过程的影响。

由于飞机横向和侧向运动之间存在耦合作

用，基于非线性建模时，若采用传统的 ＰＩＤ控制方
法，无法实现对系统的解耦，调试参数会非常困

５６６
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难，且控制效果较差。而非线性动态逆是考虑了

飞机横向和侧向的运动特性以及控制舵面之间的

耦合作用而综合设计的控制律，对系统进行了解

耦，控制效果更优良；而且 ＰＩＤ控制方法不考虑系
统的模型，而非线性动态逆方法是依据系统的模

型来进行控制器的设计，更具针对性，精确度更

高。因此，本文采用非线性动态逆的方法设计弹

射起飞离舰上升段控制律。

根据时标分离的原则，将舰载机动力学变量

分成快慢不同的４组，每组子系统包含３个变量：

极慢状态 ｘ０ ＝［ｘｇ ｙｇ ｚｇ］Ｔ；非常慢状态 ｘ３ ＝

［Ｖ χ γ］Ｔ；慢状态 ｘ２ ＝［α β μ］Ｔ；快状态

ｘ１＝［ｐ ｑ ｒ］Ｔ。并根据控制需求，设计快状态

和慢状态变量的控制器
［２４］
。图 ５为非线性动态

逆控制系统的结构。

图 ５　弹射起飞非线性动态逆控制系统结构

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃａｔａｐｕｌｔｌａｕｎｃｈｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

３．１　快状态回路设计
选取变化最快的角速度式（３）为快变量，将

快变量状态方程改写成与飞机状态和控制作用有

关的两部分。通过将气动力矩 Ｌｒｏｌｌ、Ｍ与 Ｎ的计
算式中的操纵量（δａ、δｅ及 δｒ）分离为单独的控制
输入阵 ｇｆ（ｘｆ），并将其余项写入到 ｆｆ（ｘｆ）中，可以
得到仿射型结构的快状态回路表达式为

ｐ
ｑ










ｒ

＝ｆｆ（ｘｆ）＋ｇｆ（ｘｆ）

δａ
δｅ
δ










ｒ

（７）

式中：ｘｆ＝［Ｔ，Ｖ，γ，α，β，μ，ｐ，ｑ，ｒ］
Ｔ
；ｇｆ（ｘｆ）为操纵

量输入的增益阵，表示舵面偏转对角加速度的影

响。使用期望值 ｐｄ、ｑｄ、ｒｄ替代式（７）中的 ｐ、ｑ、ｒ，
通过求逆可得为达到期望指令所需的控制输入应

具有的控制量。

δａ
δｅ
δ










ｒ

＝ｇ－１ｆ（ｘｆ）

ｐｄ
ｑｄ
ｒ










ｄ

－ｆｆ（ｘｆ{ }） （８）

快状态回路设计的目的是对３个加速度状态
ｐ、ｑ、ｒ进行线性化解耦控制。式（８）中快状态理
想的动态响应 ｐｄ、ｑｄ、ｒｄ可通过相应期望指令输入

与实际反馈值的差值乘以适当增益（ωｐ、ωｑ、ωｒ）
表示：

ｐｄ ＝ωｐ（ｐｃ－ｐ）
ｑｄ ＝ωｑ（ｑｃ－ｑ）
ｒｄ ＝ωｒ（ｒｃ－ｒ

{
）

（９）

式中：根据实际仿真需要，选取回路带宽 ωｐ＝
ωｑ＝ωｒ＝１０ｒａｄ／ｓ；快状态的指令信号 ｐｃ、ｑｃ、ｒｃ由
慢回路控制器产生。

３．２　慢状态回路设计
慢状态回路是包围快状态控制律的外回路。

慢状态回路的输出为快状态回路的期望输入，选

取 α、β、μ为相应的慢状态，通过将式（２）中的角
速度量分离为输入变量，可将其写为仿射型结构：

α
β










μ

＝ｆｓ（ｘｓ）＋ｇｓ（ｘｓ）

ｐｃ
ｑｃ
ｒ










ｃ

＋ｇｓ′（ｘｓ）

δａ
δｅ
δ










ｒ

（１０）

式中：ｘｓ＝［Ｔ，Ｖ，γ，α，β，μ］
Ｔ
。为了简化动态逆的

计算，这里忽略舵面产生的力的影响，如果忽略快

回路的动态响应过程，根据与内回路相似的设计

方法，相应的快状态指令信号 ｐｃ、ｑｃ、ｒｃ为

ｐｃ
ｑｃ
ｒ










ｃ

＝ｇ－１ｓ（ｘｓ）

αｄ

β
·

ｄ

μ











ｄ

－ｆｓ（ｘｓ{ }） （１１）

式中：αｄ、β
·

ｄ和 μｄ代表慢状态理想的动态响应，
由如下线性反馈回路生成：

αｄ ＝ωα（αｃ－α）

β
·

ｄ ＝ωβ（βｃ－β）
μｃ ＝ωμ（μｃ－μ

{
）

（１２）

其中：ωα＝ωβ＝ωμ＝２ｒａｄ／ｓ。
慢状态指令信号 αｃ、βｃ、μｃ根据需要给定期

望输入。由于本文重在研究侧向运动特性，故不

对迎角做过多限制，在仿真时仅给定 βｃ、μｃ的期
望值进行分析研究。

４　仿真分析

本文以某型舰载机为例，采用式（１）～式（４）
的非线性运动模型，弹射离舰的初速度为５２ｍ／ｓ，
迎角为０°，发动机推力为 ８．７×１０４Ｎ，飞机初始
滚转角和侧滑角主要受到航母甲板运动的影响，

甲板运动的模型已由式（５）和式（６）给出。飞机
在离开舰面前是固连于航母甲板的，因此可以认

为舰载机离舰时的滚转角等于航母的横摇角，偏

航角等于航母的航向偏摆角，侧滑角取决于航母

的行驶方向与海风风向之间的角度。为减小侧向

６６６
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风的干扰，通常会调整航母的前进方向使甲板风

的角度不大于 ３０°。选取 ２种典型的航母甲板运
动的初相位，通过计算得到飞机离舰时的初始角

度及角速度（见表 ２），并设置无初始偏差的状态
作对比验证。

侧向初始状态如表 ２所示，不加入侧风干扰
时，仿真结果如图６所示。

由图６可见，舰载机在具有所取的初始状态
时，滚转角不能满足离舰后最初 ３ｓ内小于 ５°的
要求，甚至随着时间推移继续增大。而由于侧向

运动的耦合性，飞机也会出现侧滑。不难看出，甲

板运动对舰载机离舰后的飞行状态具有很重要的

影响，若不加以控制，滚转角不能满足安全条件，

且会出现侧滑和航向偏移，威胁起飞安全。

采用表２的工况 １作为初始状态，加入侧风
模型，取风向角度为航母行进方向的右前方 ３０°，
风速大小根据海况等级分别取 ６、１０、１６ｍ／ｓ（即
三、五、七级海况），仿真结果如图７所示。

由图７可见，飞机离舰时无初始偏角，离舰后
受到右侧风影响，滚转角出现波动态势，幅值均

表 ２　某舰载机离舰时的初始角运动状态

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌａｎｇｌｅｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｗｈｅｎａ

ｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｉｓｌｅａｖｉｎｇｓｈｉｐ

工况
滚转角／

（°）

滚转角速度／

（（°）·ｓ－１）

偏航角／

（°）

偏航角速度／

（（°）·ｓ－１）

１ ０ ０ ０ ０

２ ４．３ １．９８ ０．３ ０．１３

３ ６．０ ０．１ ０．３６ －０．０４

图 ６　甲板运动对飞机离舰后运动状态的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｅｃｋｍｏｔｉｏｎｏｎｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔａｆｔｅｒｌｅａｖｉｎｇｓｈｉｐ

未超出安全要求量，侧滑角呈正负交替振荡态势。

与图６对比可发现，侧风对舰载机离舰后的滚转
角影响不如甲板运动大，但会产生较大的侧滑角。

为研究侧风与甲板运动对舰载机离舰后运动

状态的综合影响，取表２的工况 ２，分别选取风向
角度为航母行进方向的右前方 ３０°和左前方 ３０°，
风速取６ｍ／ｓ，观察不同风向下，舰载机具有初始
偏角时的运动特性，如图８所示。

图 ７　侧风干扰对飞机离舰后运动状态的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｏｎｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔａｆｔｅｒｌｅａｖｉｎｇｓｈｉｐ

图 ８　不同风向的侧风对飞机离舰后运动状态的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｏｎ

ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔａｆｔｅｒｌｅａｖｉｎｇｓｈｉｐ

７６６



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　

由图８可见，飞机在离舰时具有右滚转姿态，
若受右侧风干扰，舰载机的滚转角会进一步增大，

航迹偏转也更严重；若受左侧风干扰，舰载机的滚

转角在初期会略微减小，而随后也会逐渐增大，航

向偏转变化稍缓，但在由滚转运动引起的航向偏

转的情况中没有改变总体变化趋势。不难看出，

风向不同，虽然角度变化趋势略有差别，但并没有

改变飞机最初的右滚转和右偏航状态，侧滑角则

均呈正负振荡态势。

因此，舰载机离舰时因甲板运动导致的初

始滚转角和角速度会使上升段中的滚转运动以

及由滚转所引起的偏航运动产生明显的变化，

可见甲板横摇运动对舰载机离舰后的侧向运动

特性有明显的影响。而且通过分析可知，在甲

板运动和侧风干扰的综合影响下，舰载机的运

动状态可能会超出侧向安全准则的边界条件。

所以，设计侧向控制律对舰载机弹射起飞的安

全性十分重要。

第３节已论述了本文采用非线性动态逆方法
是因为在舰载机离舰上升段控制中，横侧向之间

耦合作用引起 ＰＩＤ控制方法调参困难，效果不佳。
在此，首先进行仿真验证，对比２种方法的差别。

对于 ＰＩＤ控制方法，引入 β作为方向舵反馈
信号，引入 μ作为副翼反馈信号，通过反复试验，
得出控制效果相对良好的参数设置。取表２的工
况２作为初始状态，并加入 １０ｍ／ｓ的侧风，风向
为右前方 ３０°，设置 βｃ和 μｃ的期望值均为 ０°，分
别应用第 ３节所设计的非线性动态逆控制律和
ＰＩＤ控制律，由图 ９可见，ＰＩＤ控制律选取的主
要反馈变量能够收敛到期望值，但收敛速度和

效果都不理想，且偏航角和航迹偏移量等出现

了较大偏差，远不如采用非线性动态逆的方法

精确和稳定，难以满足舰载机离舰上升段的控

制目标。

因此，引入本文设计的非线性动态逆控制律，

取表 ２的工况 ２和工况 ３作为初始状态，加入
６ｍ／ｓ的侧风，风向为右前方 ３０°，设置 βｃ和 μｃ的
期望输入均为０°，仿真结果如图１０所示。

图１０与图７对比可见，加入非线性动态逆控
制律后，飞机的滚转角迅速减小，最终能稳定于

０°；削弱了侧滑角的振荡幅度，对航向偏移也起到
了抑制作用。侧向偏移量则由自然状态下的几十

米缩减到不足１ｍ，控制效果明显。
取表２的工况２作为初始状态，加入侧风，风

向为右前方３０°，风速大小根据海况等级分别取６、
１０、１６ｍ／ｓ，引入非线性动态逆控制律，依然设置 βｃ

和 μｃ的期望输入均为０°，仿真结果如图１１所示。
图１１与图８对比可见，加入非线性动态逆控

制律后，飞机的滚转角能迅速减小，并最终稳定于

０°。飞机侧滑角初期出现波动，随后也能稳定于
０°附近，侧向偏移量在控制律的作用下不超过
１ｍ，控制效果依然明显。

图 ９　ＰＩＤ控制方法与非线性动态逆方法效果对比

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄａｎｄ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｅｍｅｔｈｏｄ

图 １０　非线性动态逆控制律作用对飞机离舰后

运动状态的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｅｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｏｎ

ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔａｆｔｅｒｌｅａｖｉｎｇｓｈｉｐ
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图 １１　非线性动态逆控制律作用下侧风干扰对

飞机离舰后运动状态的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｏｎｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔａｆｔｅｒｌｅａｖｉｎｇｓｈｉｐｕｎｄｅｒｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｅｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ

５　结　论

１）对舰载机弹射起飞过程中可能影响起飞
安全的各种因素进行了详尽分析，建立了舰载机

离舰上升段的六自由度非线性运动模型，着重对

影响侧向运动特性的主要干扰因素进行仿真，结

果表明甲板运动的影响比侧风干扰要更明显。

２）开展的弹射起飞控制律设计的研究对中
国未来的舰载机设计及起飞技术的发展有着重要

的技术储备价值，研究成果可以为中国今后航空

母舰作战力量的提升和舰载机弹射起飞技术的发

展奠定一定的理论基础。

３）采用了非线性动态逆方法针对侧向运动
特性设计快、慢２个状态回路的控制律，并仿真验
证了控制系统能在短时间内消除舰载机的滚转姿

态，防止飞机出现严重的侧滑，抑制侧风干扰对舰

载机上升段的飞行姿态和航向的影响，保障起飞

安全。

４）采用的非线性动态逆方法是最基本的形
式，需要指出的是，其需要对象的数学模型较为精

确，若模型存在误差，则可以考虑将鲁棒控制或滑

模控制的一些理论与动态逆方法相结合，以获得

更好的控制效果，可成为未来的研究方向。
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ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｊｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｅｌｅｃ

ｔｒｏｎｉｃｓＯｐｔｉｃｓ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１２，１９（５）：７１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］胡淑玲，林国锋．前起落架突伸对舰载机起飞特性的影响

［Ｊ］．飞行力学，１９９４（１）：２８３４．

ＨＵＳＬ，ＬＩＮＧＦ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｏｕｔｒｉｇｇｅｒｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇｏｎｔｈｅ

ｔａｋｅｏｆｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，

１９９４（１）：２８３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］郑本武．前起落架突伸对舰载飞机弹射起飞航迹的影响

［Ｊ］．南京航空航天大学学报，１９９４，２６（１）：２７３３．

ＺＨＥＮＧＢＷ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｏｕｔｒｉｇｇｅｒｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇｏｎｔｈｅｃａｔａ

ｃｌｙｔｉｃｔａｋｅｏｆｆｔｒａｃｋｏｆｓｈｉｐｂｏｒｎｅａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，１９９４，２６（１）：２７３３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］朱齐丹．航母舰载机安全起飞、着舰技术［Ｍ］．哈尔滨：哈尔

滨工程大学出版社，２０１６：８６８７．

ＺＨＵＱＤ．Ｓａｆｅｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔｃａｒｒｉ

ｅｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｍ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，

２０１６：８６８７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］韩英华，范彦铭．基于非线性动态逆的无人机自动着陆控制

系统［Ｊ］．航空学报，２００８，２９（增刊）：６６７２．

ＨＡＮＹＨ，ＦＡＮＹＭ．Ａｕｔｏｍａｔｉｃｌａｎｄｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒ

ＵＡＶｂａｓｅｄｏｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００８，２９（Ｓｕｐ．）：６６７２（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　吴文海　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：精确制

导与飞行控制。

宋立廷　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器智能制导

技术。
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　第 ４期 吴文海，等：舰载机弹射起飞影响因素分析及侧向控制律设计

Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔａｎｄ
ｄｅｓｉｇｎｏｆｌａｔｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ

ＷＵＷｅｎｈａｉ１，，ＳＯＮＧＬｉｔｉｎｇ１，ＺＨＡＮＧＹａｎｇ１，ＷＡＮＧＪｉｅ２，ＧＡＯＬｉ１

（１．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ，ＱｉｎｇｄａｏＢｒａｎｃｈ，ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｑｉｎｇｄａｏ２６６０４１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＴｒａｉｎｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＴｒａｉｎｉｎｇＣｅｎｔｅｒ，ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｈｕｌｕｄａｏ１２５００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｖａｒｉｏｕｓｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｔｈｅｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆｓａｆｅｔｙａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｉｎｄｅｔａｉｌ．
Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｉｘｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｉｎｃｌｉｍｂｉｎｇｐｈａｓｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆ
ｔｈｅｒｏｌｌｉｎｇａｎｄｙａｗｍｏｔｉｏｎａｎｄｃｒｏｓｓｗｉｎｄｏｎｔｈｅｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｓｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ，
ａｎｄｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｍａｉｎｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｎｔｈｅｒｏｌｌｉｎｇａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔａｆｔｅｒｌｅａｖ
ｉｎｇｔｈｅｓｈｉｐａｒｅｔｈｅｄｅｃｋｒｏｌｌｉｎｇｍｏｔｉｏｎａｎｄｃｒｏｓｓｗｉｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｋｅｅｐｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｅａｔｕｒｅｓｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ，ｍａｋｅｔｈｅｒｅｓｕｌｔｍｏｒｅｐｒｅｃｉｓｅ，ａｎｄ
ｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｎｄｌａｔｅｒａｌｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｉｎｄｉｃａｔｅｓｔｈａｔｔｈｅ
ｄｅｓｉｇｎｅｄｌａｔｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｃａｎｅｎｓｕｒｅｔｈａｔｔｈｅｒｏｌｌｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｍｅｅｔｓｔｈｅｓａｆｅｔｙｃｒｉｔｅｒｉｏｎｏｆｎｏｔｅｘ
ｃｅｅｄｉｎｇ５°ｗｉｔｈｉｎ３ｓｅｃｏｎｄｓａｆｔｅｒｌｅａｖｉｎｇｔｈｅｓｈｉｐａｎｄｔｈａｔｔｈｅｒｅｗｉｌｌｂｅｎｏｏｂｖｉｏｕｓｓｉｄｅｓｌｉｐｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｄｕｅ
ｔｏｃｒｏｓｓｗｉｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ，ｗｈｉｃｈｃａｎｇｕａｒａｎｔｅｅｔｈｅｓａｆｅｔａｋｅｏｆｆｏｆｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃａｒｒｉｅｒａｉｒｃｒａｆｔ；ｃａｔａｐｕｌｔｔａｋｅｏｆｆ；ｃｒｏｓｓｗｉｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ；ｄｙｎａｍｉｃｉｎｖｅｒｓｅ；ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１０９１３：２９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１０８．１０３７．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：４４１２１１６３８＠ｑｑ．ｃｏｍ
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Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｑｕｎｆｅｎｇ＠２６３．ｎｅｔ

　引用格式：刘志敏，闫盼盼，张群峰，等．低动能来流下背负式进气道非定常流动特性分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５
（４）：６７２６８０．ＬＩＵＺＭ，ＹＡＮＰＰ，ＺＨＡＮＧＱＦ，ｅｔａｌ．Ｕｎｓｔｅａｄｙｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔｕｎｄｅｒｌｏｗｅｎｅｒｇｙｉｎｆｌｏｗ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：６７２６８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０５７３

低动能来流下背负式进气道非定常流动特性分析

刘志敏１，闫盼盼２，张群峰２，，黎星佐１，孙超３

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．北京交通大学 土木建筑工程学院，北京 １０００４４；

３．中国航空工业集团有限公司 沈阳飞机设计研究所，沈阳 １１００３５）

　　摘　　　要：为了改善飞翼布局背负式 Ｓ弯进气道低动能来流状态下的流动性能，采用
改进的延迟分离涡模拟（ＩＤＤＥＳ）方法对原型及改进型背负式进气道流场进行了数值模拟研
究，对比分析了进气道流量特性及内部脉动压力特性。结果表明：低动能来流时背负式进气道

上部唇口附近存在很大的气流转折角，导致唇口产生分离涡；原型进气道唇口分离涡强度高，

高能量分离涡在进气道顶部破裂产生了大范围旋涡结构，进一步加剧了流动分离，从而引发进

气道内产生强烈的压力脉动，声压级最大幅值高达１４５ｄＢ；改进型进气道唇口分离涡得到了有
效控制，强度大幅下降，进气道内部压力脉动幅值也显著降低，声压级降幅达８ｄＢ；改进型进气
道分离的抑制使进气道有效流通截面积增大，质量流量增加。同时，流场出口品质提升，进气

道出口综合畸变指数降低了９．５％。
关　键　词：背负式 Ｓ弯进气道；分离流动；改进的延迟分离涡模拟 （ＩＤＤＥＳ）；压力脉

动；流量

中图分类号：Ｖ２１１．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０６７２０９

　　良好的隐身性能可以提升战斗机的生存能力
和战斗力，已成为评价新一代飞行器的重要指标。

背负式 Ｓ弯进气道可以大幅降低进气系统的雷达
反射面积，提升战斗机隐身性能，在无人机设计中

得到了广泛的应用。针对背负式 Ｓ弯进气道的设
计及气动特性研究，国内外已开展了一些研究工

作。李大伟等
［１２］
设计了一种适用于无人机的背

负式 Ｓ形进气道，随后探究了采用流场控制技术
改善背负式 Ｓ弯进气道出口流场分布，降低畸变
指数。郁新华等

［３］
利用风洞试验探究了背负式

进气道在不同迎角和侧滑角时的气动特性。谭慧

俊和郭荣伟
［４５］
设计了一种背负式无隔道进气

道，其选取的进口鼓包能够有效地隔除机身上表

面的附面层。Ｓｈｉ和 Ｇｕｏ［６］设计了一种锯齿形入
口背负式 Ｓ弯进气道，并对不同迎角和偏航角下

进气道流动特性进行了分析。Ｚｈａｎｇ等［７］
采用数

值模拟方法探究了无人机背负式进气道总压恢复

系数和流量系数随迎角的变化规律。Ｍｕｒａｋａｍｉ［８］

给出了一种适用于超声速无人机的背负式进气道

设计方案，得到了较好的总压恢复和流量特性。

张乐等
［９］
对比研究了三角形、矩形和梯形进口形

状对进气道气动及隐身性能的影响。孔德英

等
［１０］
提出了一种背负式 Ｓ弯进气道辅助进气门

设计方案。徐诸霖等
［１１］
基于五孔探针的测量方

法对 Ｓ弯进气道旋流畸变进行了评估。张航
等

［１２］
对背负式狭缝进口进气道进行了设计和仿

真研究，得到了进气道的流动特性和工作特征。

但上述研究大多侧重于高动能来流时进气道工作

特性，针对低动能来流条件下进气道气动特性的

研究相对较少，某些无人机在低动能来流条件下

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904004&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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进行地面测试时，进气道内出现强烈的压力脉动，

导致进气道结构疲劳破坏，严重影响进气道的

性能。

低速时飞机冲压能量降低，基本上依赖发动

机本身抽吸能力使气流加速到压气机入口所需速

度。由于机身的影响，气流主要由两侧和上部吸

入进气道，而且上下气流流动极不均匀，对于追求

高隐身特性的无人机来说，采用尖唇缘大后掠的

进口形式，在唇口绕流处容易出现分离，导致进气

道性能下降，因此针对唇口后掠角度对进气道分

离流动的影响需要深入探究。

本文采用改进的延迟分离涡模拟（Ｉｍｐｒｏｖｅｄ
ＤｅｌａｙｅｄＤｅｔａｃｈｅｄＥｄｄｙＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＩＤＤＥＳ）方法、
高质量的计算网格和高精度计算格式对飞翼布局

无人机背负式进气道低动能来流时流场特性进行

数值模拟，研究唇口分离流动对进气道性能及其

内部压力脉动特性的影响，并通过改型设计对唇

口分离流动进行控制改进，降低分离带来的不利

影响，提升低动能来流时进气道性能。

１　数值计算方法

１．１　改进的延迟分离涡模拟方法
本文研究问题涉及显著的分离流动，ＩＤＤＥＳ

方法求解该类问题较为适合，因此选用其进行湍

流模拟
［１３１５］

，公式如下：

ρｋ
ｔ
＋

Δ

·（ρｋＵ）＝

Δ

·［（μ＋σｋμｔ）

Δ

ｋ］＋Ｐｋ－Ｄｋ

（１）
ρω
ｔ
＋

Δ

·（ρωＵ）＝

Δ

·［（μ＋σωμｔ）

Δ

ω］＋

　　２（１－Ｆ１）ρσω２

Δ

ｋ·

Δ

ω
ω

＋αρ
μｔ
Ｐｋ－βρω

２

（２）

Ｄｋ ＝
ρ ｋ槡

３

ｌＩＤＤＥＳ
（３）

ｌＩＤＤＥＳ ＝ｆ
～

ｄ（１＋ｆｅ）ｌＲＡＮＳ＋（１－ｆ
～

ｄ）ｌＬＥＳ （４）
ｌＬＥＳ ＝ＣＤＥＳΔ （５）

ｌＲＡＮＳ ＝槡
ｋ
Ｃμω

（６）

ＣＤＥＳ ＝（１－Ｆ１）Ｃ
ｋε
ＤＥＳ＋Ｆ１Ｃ

ｋω
ＤＥＳ （７）

Δ＝ｍｉｎ｛ｍａｘ［ｃｗｄ，ｃｗｈｍａｘ，ｈｗｎ］，ｈｍａｘ｝ （８）

ｆ
～

ｄ ＝ｍａｘ｛（１－ｆｄｔ），ｆＢ｝ （９）
ｆｄｔ＝１－ｔａｎｈ［（８ｒｄｔ）

３
］ （１０）

ｒｄｔ＝
νｔ

ｉｕｊｊｕ槡 ｊκ
２ｄ２

（１１）

ｆＢ ＝ｍｉｎ｛２ｅｘｐ（－９α
２
），１．０｝ （１２）

α＝０．２５－ｄ／ｈｍａｘ （１３）

式中：ρ为密度；ｋ为湍动能；ｔ为时间；Ｕ为速度矢
量；μ和 μｔ分别为分子黏性及湍流黏性；Ｐｋ为湍
动能生成项；ω为湍流耗散比；β＝０．０７５；ｈｗｎ为垂
直壁面方向的网格步长；ｃｗ为经验常数，取 ０．１５；
ｈｍａｘ为 ｈｗｎ的最大值；Ｆ１为经验混合函数；ＣＤＥＳ为
比例系数；σｋ、σω、σω２为待定常数；ｆｅ为尺度混合
函数；Ｃμ为常数，取 ０．０７；ｄ为网格间距；νｔ为湍
流动力黏度；κ为卡门常数，取０．４。
１．２　离散格式

采用基于格心的有限体积法进行计算，黏性

项选用中心差分格式进行离散；对流项的空间离

散采用具有二阶精度的 Ｒｏｅ格式。选取修正的
Ｖｅｎｋａｔａｋｒｉｓｈｎａｎ［１６］限制器保证二阶精度插值且具
有 ＴＶＤ性质，同时又具有较小的数值耗散。非定
常计算采用 Ｊａｍｅｓｏｎ［１７］提出的双重时间步法进行
时间推进，即在控制方程中引入虚拟时间项，利用

物理时间步求解真实解，而每一物理时间步通过

虚拟时间迭代达到收敛。内迭代收敛判据为残差

下降２个量级或内迭代步达到２０步。
１．３　本征正交分解方法

背负式 Ｓ弯进气道在低动能来流时，唇口附
近和 Ｓ弯进气道内部流场存在很强的非定常特
性，本征正交分解（ＰｒｏｐｅｒＯｒｔｈｏｇｏｎａｌＤｅｃｏｍｐｏｓｉ
ｔｉｏｎ，ＰＯＤ）方法可以用来从大量的非定常流场数
据中提取相干结构，其基本思想是将原始数据分

解为一系列 ＰＯＤ模态的线性叠加。常用的 ＰＯＤ
处理方法有经典方法和快照法。当数据结构的空

间点数大于采样时间点数时，快照法更加适用，本

文选用快照法。Ｓｉｒｏｖｉｃｈ［１８］于１９８７年提出的快照
法处理步骤如下：首先以相同的时间间隔得到截

面 Ａ的 Ｎ份脉动速度场数据，假设截面 Ａ上存在
Ｍ个节点，将得到的非定常数据按照下列方式
排列。

Ｘ＝［ｕ１ ｕ２ … ｕＮ］＝

ｕ１１ ｕ２１ … ｕＮ１
  

ｕ１Ｍ ｕ２Ｍ … ｕＮＭ
ｖ１１ ｖ２１ … ｖＮ１
  

ｖ１Ｍ ｖ２Ｍ … ｖ



















Ｎ

Ｍ

（１４）
由此计算得到自协方差矩阵 Ｃ＝ＸＴＸ，并求

解其特征值及特征向量。

ＣＡｉ ＝λｉＡｉ （１５）
将特征值按照由大到小的顺序排序，使得

λ１＞λ２＞… ＞λＮ＝０，特征值的大小代表该模态

３７６
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所含能量的多少。ＰＯＤ模态 φｉ按照下列公式
计算：

φｉ ＝
∑
Ｎ

ｎ＝１
Ａｉｎｕ

ｎ

∑
Ｎ

ｎ＝１
Ａｉｎｕ

ｎ

　　ｉ＝１，２，…，Ｎ （１６）

继续求解得到各阶 ＰＯＤ模态系数 ａｉ＝φ
ｉｕｎ，

某时刻速度场即可以按下式展开为 Ｎ个 ＰＯＤ模
态的叠加：

ｕｎ ＝∑
Ｎ

ｎ＝１
ａｎｉφ

ｉ
（１７）

２　模型网格及计算条件

２．１　计算模型
计算模型为飞翼布局无人机前机身加背负式

Ｓ弯进气道，模型尺寸为７ｍ×４ｍ×１．５ｍ，计算域
尺寸选取为８０ｍ×４０ｍ×４０ｍ。原型进气道几何
外形及安装位置如图 １（ａ）所示，进气道进口形
状为三角形，唇口后掠角为 ４０°，进气道唇口宽
１ｍ，最大高度为０．４７ｍ。改进型进气道几何外形
及安装位置如图 １（ｂ）所示，进气道唇口后掠角
由４０°增加为６０°。

图 １　背负式 Ｓ弯进气道计算模型

Ｆｉｇ．１　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｄｏｒｓａｌＳｓｈａｐｅｄｉｎｌｅｔ

２．２　网格划分
在计算域内生成非结构的 Ｔｒｉｍ网格，在近壁

区采用棱柱体网格，为保证壁面 ｙ＋值接近于 １，
壁面垂向第一层网格尺寸设置为 ３×１０－６ｍ，进
气道内网格尺度为 ８ｍｍ，唇缘附近进行局部加
密，计算模型总网格数为１６００万。图２为对称面
网格分布。

图 ２　对称面网格分布

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅ

２．３　计算条件
本文主要研究进气道在低动能来流时气动特

性，来流速度设为１ｍ／ｓ，静压为８７９００Ｐａ，静温设
为２９０Ｋ。进气道出口背压设为 ０．８４倍环境静
压，壁面均采用无滑移壁面条件，计算时间步长选

取为５×１０－５ｓ。

３　计算结果与分析

３．１　流场特性分析
为了分析进气道入口流场特性，选用 Ｑ判据

和进气道唇口附近流线图相结合来识别流场中的

分离涡结构。图 ３给出了背负式进气道内 Ｑ值
等值面分布图，图 ４为背负式进气道唇口附近流
线图，流线的颜色表示马赫数的大小。可以看出，

背负式 Ｓ弯进气道受机身的影响，进气道下部的
气流沿着前机身上表面平顺吸入，进气道两侧和

上部气流以较大的转折角吸入，两股气流形成较

大的气流夹角，在相互诱导下，在唇口底部沿着唇

口边缘卷绕，在左、右两侧形成分离涡。

两侧的分离涡（见图 ３中红色引线）由进气
道唇口底部一直延伸到顶部位置，且受进气道抽

吸作用的影响，分离涡并不紧贴唇口而是向进气

道内部倾斜。分离涡向进气道顶部发展过程中不

断加速，涡核区为高速区而具有很高的能量。分

图 ３　背负式进气道内 Ｑ值等值面分布

（Ｑ＝１×１０７ｓ－２）

Ｆｉｇ．３　Ｑｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｓｉｄｅｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

（Ｑ＝１×１０７ｓ－２）

４７６
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离涡发展到进气道顶部附近时发生破裂，下游流

场表现为脉动很强的湍流涡团，使得进气道内呈

现强烈的非定常特性。

采用１．３节介绍的快照法对进气道入口截面
流态进行 ＰＯＤ分析，截面位置如图 ５所示，共选
取２０００个快照进行计算，图 ５给出了前四阶
ＰＯＤ模态对应的速度矢量图及涡量云图，可以看
出速度矢量图与涡量云图分布基本重合。从图中

还可以发现，进气道上部存在较强的涡结构，该旋

涡结构即为进气道入口分离涡。其中 ＰＯＤ第 １
阶模态（模态１）和第２阶模态（模态 ２）分别对应
进气道左侧和右侧的分离涡结构。

图６给出了改进后背负式进气道内 Ｑ值等
值面分布图。图７为改进后背负式进气道唇口附
近流线图。可以看出，唇口后掠角增加使得进气

道唇口气流与主流间夹角减小，因此唇口分离涡

仅分布于唇缘附近，两侧的分离涡（见图 ６中红
色引线）向进气道内部发展很短的距离后强度

图 ４　背负式进气道唇口附近流线图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｎｅａｒｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔｌｉｐ

图 ５　背负式进气道入口前四阶 ＰＯＤ模态

Ｆｉｇ．５　ＴｈｅｆｉｒｓｔｆｏｕｒｏｒｄｅｒＰＯＤｍｏｄｅｓｏｆｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

便大幅衰弱，并未形成向进气道内部延伸的高强

度分离涡，同时进气道顶部区域的涡结构也大幅

减小。

采用同样的方法对改进型进气道入口截面流

态进行 ＰＯＤ分析，图 ８给出了前四阶 ＰＯＤ模态
对应的速度矢量图，云图表示涡量分布。从前四

阶ＰＯＤ模态可以看到紧贴进气道两侧存在条形

图 ６　改进型背负式进气道内 Ｑ值等值面分布

（Ｑ＝１×１０７ｓ－２）

Ｆｉｇ．６　Ｑｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｓｉｄｅｉｍｐｒｏｖｅｄ

ｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ（Ｑ＝１×１０７ｓ－２）

图 ７　改进型背负式进气道唇口附近流线图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｎｅａｒｉｍｐｒｏｖｅｄｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔｌｉｐ

图 ８　改进型背负式进气道入口前四阶 ＰＯＤ模态

Ｆｉｇ．８　ＴｈｅｆｉｒｓｔｆｏｕｒｏｒｄｅｒＰＯＤｍｏｄｅｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

５７６
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结构，其代表两侧唇缘的分离涡引起的低速流动

区域，从涡量云图可以看出，其强度明显低于原型

进气道。改进后进气道入口截面各阶 ＰＯＤ模态
均未出现高强度的涡结构，表明进气道唇口分离

流动得到了有效改善，其强度大幅降低。

上述分析表明，进气道唇口后掠角是影响分

离涡产生、发展和破裂的重要因素。唇口后掠角

由４０°增加为６０°能够显著改善唇口分离流动。
３．２　流量特性及出口畸变特性分析

图９为原型进气道内横截面流向速度分布云
图。可以看出，进气道入口速度具有很强的不均

匀性，唇口两侧分离涡的涡核区域流动速度达到

超声速，这是由于气流被吸入后，进入涡核内区域

的气流能够在压力驱动下持续加速进而形成了局

部超声速区。分离涡破碎后该高速区消失，形成

大范围的低速尾迹区，加剧了顶角分离区的强度

和规模，使得进气道入口有效流通截面积减小，导

致进气道质量流量下降。

图１０为改进后进气道内横截面流向速度分
布云图。对比图 ９可以看出，入口截面速度分布
较为均匀，分离涡内未出现高速区，大面积流场区

域流速有所增加。分离涡破碎过程中没有产生大

规模的涡结构，进气道顶角分离区的范围减小，进

气道有效流通截面积增大，质量流量增加。

图１１为 ０．６２～０．７０ｓ进气道质量流量随时
间变化曲线。可以看出，改进后进气道质量流量

由４８．６９ｋｇ／ｓ提高到５１．４１ｋｇ／ｓ。
采用面平均紊流度和稳态周向总压畸变指数

来表征进气道出口畸变特性。面平均紊流度 εａｖ
计算公式如下

［１９］
：

εａｖ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１
εｉ

ｎ

图 ９　背负式进气道内部横截面流向速度分布云图

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｉｎｔｅｒｉｏｒｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

式中：ｎ为测点数；εｉ表征每一个监测点上的总压
脉动特性，即

εｉ ＝
（ΔＰ）ＲＭＳ
Ｐａｖ

（ΔＰ）ＲＭＳ＝
１
Ｔｕ∫

Ｔ

０
（Ｐ（ｔ）－Ｐａｖ）

２ｄ
槡

ｔ

其中：Ｐ（ｔ）为测量点得到的随时间变化的总压
值；Ｔｕ为脉动气流取样时间；Ｐａｖ为时间 Ｔｕ内该测
点的总压平均值。

本文选取的总压监测点分布如图１２所示。

图 １０　改进型背负式进气道内部横截面

流向速度分布云图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｉｎｔｅｒｉｏｒｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

图 １１　背负式进气道质量流量随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｍａｓｓｆｌｕｘｗｉｔｈｔｉｍｅｏｆｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

图 １２　背负式进气道出口截面总压监测点分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｍｏｎｉｔｏｒｐｏｉｎｔｓｏｎ

ｏｕｔｌｅｔｓｅｃｔｉｏｎｏｆｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ
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若进气道出口截面总压 σｒ沿周向分布如

图１３所示，则稳态周向总压畸变指数 Δσ０计算

公式如下
［１９］
：

Δσ０ ＝１－
σ０
σａｖ

σ０ ＝
１
θ－∫

θ２

θ１
σｒ（θ）ｄθ

σａｖ ＝
∫
２π

０
σｒ（θ）ｄθ

２π

σｒ（θ）＝
１

１－ｒｈｕｂ
２ ∫

１

ｒｈｕｂ

２σ（ｒ，θ）ｒｄｒ

低压区范围：

θ－＝θ２－θ１
综合畸变指数 Ｗ按照下式进行计算：
Ｗ ＝Δσ０＋εａｖ

表１给出了计算得到的原型进气道及改进型
进气道的畸变指数。原型进气道周向总压畸变存

在２个低压区，低压区范围分别为 １３５°和 ３１°，由
于第２个低压区的范围小于６０°，取第１个低压区
的 Δσ０值作为原型进气道周向总压畸变值。改
进型进气道只存在一个低压区，低压区范围为

１２８°，与原型进气道相比低压区范围有所降低，同
时低压区的周向总压畸变值 Δσ０也由０．０４减小
为０．０３６。

从总压脉动特性来看，原型进气道面平均紊流

度 εａｖ为０．０３４，改进后进气道唇口分离流动得到改
善，流场内非定常特性减弱，进气道出口面平均紊

流度 εａｖ降低为０．０３１。改进后进气道出口的综合
畸变指数 Ｗ由０．０７４降低为０．０６７，下降了９．５％，
出口流场畸变减小，进气道性能得到提升。

图 １３　σｒ沿周向分布

Ｆｉｇ．１３　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆσｒ

表 １　畸变指数
Ｔａｂｌｅ１　Ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

工况 εａｖ Δσ０ θ－／（°） Ｗ

原型 ０．０３４ ０．０４ １３５ ０．０７４

改进型 ０．０３１ ０．０３６ １２８ ０．０６７

３．３　压力脉动特性分析
原型进气道唇口两侧高强度分离涡具有很高

的能量，在顶部位置破碎后形成大规模的涡结构

并随气流向 Ｓ弯进气道下游运动。这些旋涡加剧
了 Ｓ弯进气道内部流场非定常特性，使得进气道
内部出现剧烈的压力脉动。图 １４为快照法获得
的原型进气道前四阶 ＰＯＤ模态对应的速度矢量
图及涡量分布云图。可以看出，第 １阶模态流动
结构主要集中在唇口顶部附近，这对应于 ３．２节
提到的进气道入口高强度分离涡破碎引起的进气

道顶部区域强涡流场。第２阶模态和第３阶模态
分别给出了进气道内部的主要含能结构，这些含

能结构直接导致了进气道内的强压力脉动。

图１５为改进型进气道前四阶 ＰＯＤ模态对应
的速度矢量图及涡量分布云图。可以看出，改进

后进气道入口顶部的强涡流动结构消失，第 １阶
模态和第２阶模态分别对应于进气道内部的含能
结构。从涡量云图可以看出，其幅值显著小于原

型进气道，表明改进后进气道内部含能结构强度

下降，因此改进后进气道内压力脉动幅值显著

降低。

图１６和图１７分别给出了数值模拟计算得到

图 １４　背负式进气道内部前四阶 ＰＯＤ模态

Ｆｉｇ．１４　ＴｈｅｆｉｒｓｔｆｏｕｒｏｒｄｅｒＰＯＤｍｏｄｅｓｏｆｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔｉｎｔｅｒｉｏｒ

图 １５　改进型背负式进气道内部前四阶 ＰＯＤ模态

Ｆｉｇ．１５　ＴｈｅｆｉｒｓｔｆｏｕｒｏｒｄｅｒＰＯＤｍｏｄｅｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄ

ｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔｉｎｔｅｒｉｏｒ
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图 １６　背负式进气道脉动压力功率谱密度分析及

快速傅里叶变换分析

Ｆｉｇ．１６　ＰｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｆａｓｔＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｏｆｆｌｕｃｔｕａｔｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

图 １７　改进型背负式进气道脉动压力功率谱密度分析及

快速傅里叶变换分析

Ｆｉｇ．１７　ＰｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｆａｓｔＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｏｆｆｌｕｃｔｕａｔｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｉｍｐｒｏｖｅｄｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔ

的原型和改进后进气道下表面最低点附近脉动压

力功率谱密度分布及声压级频谱特性，图１６还给
出了原型进气道高空台试验的实测值。由图 １６
可以看出，针对原型进气道，数值模拟得到的３个
频率值１００Ｈｚ、２６６Ｈｚ和 ２９６Ｈｚ与试验测量得到
的结果符合较好，这也说明本文选取的数值模拟

方法可以较为精确地模拟进气道内部非定常压力

脉动。３个频率中，２９６Ｈｚ为主频，对应最大声压
级幅值约为１４５ｄＢ。由图１７可以看出，改进后进
气道内部脉动压力的主频率变为 ２００Ｈｚ，其对应
的声压级最大值下降了８ｄＢ，为１３７ｄＢ，其余各阶
频率的声压级幅值同样出现一定幅度降低。

４　结　论

本文采用高精度数值方法对某型飞翼布局无

人机背负式 Ｓ弯进气道及其改进型进行模拟研
究，探究了低动能来流时进气道唇口分离流动对

进气道流量特性及其内部压力脉动特性的影响，

得到如下结论：

１）背负式进气道低动能来流时，受机身影
响，气流只能从进气道上部流入，唇口附近气流存

在很大的转折角，使得唇口气流和主流存在较大

的气流夹角，两股气流在相互诱导下形成分离涡。

２）唇口分离涡受进气道抽吸作用的影响将
向进气道内部偏折，若背负式进气道唇口后掠角

与分离涡偏转角接近，则会导致分离涡得到持续

的能量供应，内部流速持续增加，强度不断增强。

３）唇口高强度分离涡破裂后形成的尾迹加
剧了顶角分离区的强度和规模，减小了进气道有

效流通截面积，使得质量流量降低。同时强涡流

场向进气道下游流动还导致了进气道内部强烈的

压力脉动，对应最大声压级幅值约为１４５ｄＢ。
４）通过对唇口进行改型设计，增加唇口后掠

角度，可以对唇口分离涡进行有效控制，减弱分离

涡强度，从而使有效流通截面积增加，质量流量升

高。分离涡强度的减弱还使得进气道内部压力脉

动幅度大幅降低。
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ｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１５，３０（７）：１６５１１６６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］孔德英，邓文剑，方力．一种背负式 Ｓ弯进气道辅助进气门

设计［Ｊ］．航空科学技术，２０１６，２７（１２）：１７．

ＫＯＮＧＤＹ，ＤＥＮＧＷＪ，ＦＡＮＧＬ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｎａｕｘｉｌｉａｒｙａｉｒｉｎ

ｔａｋｅｆｏｒｔｈｅｄｏｒｓａｌＳｓｈａｐｅｄｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅ＆

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，２７（１２）：１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］徐诸霖，达兴亚，范召林．基于五孔探针的大 Ｓ弯进气道旋

流畸变评估［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（１２）：５３６２．

ＸＵＺＬ，ＤＡＸＹ，ＦＡＮＺＬ．Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｓｗｉｒｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｏｆ

ｓｅｒｐｅｎｔｉｎｅｉｎｌｅｔｂａｓｅｄｏｎｆｉｖｅｈｏｌｅｐｒｏｂｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａ

ｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（１２）：５３６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张航，谭慧俊，李湘萍．类 Ｘ４７狭缝式进气道的流动特征与

工作性能［Ｊ］．航空学报，２００９，３０（１２）：２２４３２２４９．

ＺＨＡＮＧＨ，ＴＡＮＨＪ，ＬＩＸＰ．Ｆｌｏｗｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＸ４７ｌｉｋｅｓｌｏｔｓｈａｐｅｄｉｎｌｅｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００９，３０（１２）：２２４３２２４９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１３］ＳＨＵＲＭＬ，ＳＰＡＬＡＲＴＰＲ，ＳＴＲＥＬＥＴＳＭＫ，ｅｔａｌ．Ａｈｙｂｒｉｄ

ＲＡＮＳＬＥＳａｐｐｒｏａｃｈｗｉｔｈｄｅｌａｙｅｄＤＥＳａｎｄｗａｌｌｍｏｄｅｌｌｅｄＬＥＳ

ｃａｐａｂｉｌｉｔｉｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＦｌｕｉｄＦｌｏｗ，

２００８，２９（６）：１６３８１６４９．

［１４］ＳＰＡＬＡＲＴＰＲ，ＤＥＣＫＳ，ＳＨＵＲＭＬ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｖｅｒｓｉｏｎｏｆ

ｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｒｅｓｉｓｔａｎｔｔｏａｍｂｉｇｕｏｕｓｇｒｉｄｄｅｎｓｉｔｉｅｓ

［Ｊ］．ＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００６，２０

（３）：１８１１９５．

［１５］ＳＰＡＬＡＲＴＰ，ＪＯＵＷ，ＳＴＲＥＬＥＴＳＭ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｍｅｎｔｓｏｎｔｈｅ

ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆＬＥＳｆｏｒｗｉｎｇｓ，ａｎｄｏｎａｈｙｂｒｉｄＲＡＮＳ／ＬＥＳａｐ

ｐｒｏａｃｈ［Ｃ］∥ＦｉｒｓｔＡＦＯＳＲＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＤＮＳ／

ＬＥＳ，１９９７：１３７１４７．

［１６］ＶＥＮＫＡＴＡＫＲＩＳＨＮＡＮＶ．Ｏｎｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｌｉｍｉｔｅｒｓａｎｄｃｏｎ

ｖｅｒｇｅｎｃｅｔｏｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥３１ｓｔＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉ

ｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９４：１１２．

［１７］ＪＡＭＥＳＯＮＡ．Ｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｇｒｉｄ，ｗｉｔｈ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏｕｎｓｔｅａｄｙｆｌｏｗｓｐａｓｔａｉｒｆｏｉｌｓａｎｄｗｉｎｇｓ［Ｃ］∥１０ｔｈ

ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄ ＤｙｎａｍｉｃｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，

１９９１：１５８６１５９９．

［１８］ＳＩＲＯＶＩＣＨＬ．Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅａｎｄｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｃｏｈｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃ

ｔｕｒｅｓⅠ—Ⅲ［Ｊ］．ＱｕａｒｔｅｒｌｙｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，１９８７，４５

（３）：５６１５９０．

［１９］刘大响，叶培梁，胡骏，等．航空燃气涡轮发动机稳定性设计

与评定技术［Ｍ］．北京：航空工业出版社，２００４．

ＬＩＵＤＸ，ＹＥＰＬ，ＨＵＪ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎａｎｄａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ａｖｉａｔｉｏｎ

ＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：
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设计。
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Ｕｎｓｔｅａｄｙｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔｕｎｄｅｒｌｏｗｅｎｅｒｇｙｉｎｆｌｏｗ
ＬＩＵＺｈｉｍｉｎ１，ＹＡＮＰａｎｐａｎ２，ＺＨＡＮＧＱｕｎｆｅｎｇ２，，ＬＩＸｉｎｇｚｕｏ１，ＳＵＮＣｈａｏ３

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＣｉｖｉｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４４，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｈｅｎｙａｎｇＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ，Ｌｔｄ．，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１００３５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｄｏｒｓａｌＳｓｈａｐｅｄｉｎｌｅｔｆｌｏｗｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｌｏｗｅｎｅｒｇｙｉｎｆｌｏｗ．Ｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｏｆ
ｂｏｔｈｏｒｉｇｉｎａｌａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｄｄｏｒｓａｌｉｎｌｅｔｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄｂｙｕｓｉｎｇｉｍｐｒｏｖｅｄｄｅｌａｙｅｄｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
（ＩＤＤＥＳ）ｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅｍａｓｓｆｌｏｗａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｔｗｏｉｎｌｅｔｓｗｅｒｅｃｏｍｐａｒｅｄ．
Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｔｈｅｆｕｓｅｌａｇｅ，ａｉｒｆｌｏｗｔｕｒｎｉｎｇａｎｇｌｅｎｅａｒｔｈｅｉｎｌｅｔｌｉｐｉｓｖｅｒｙｌａｒｇｅａｎｄｔｈｉｓ
ｗｉｌｌｃａｕｓｅｔｈｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｂｕｂｂｌｅｓ．Ｔｈｅｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｆｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｖｏｒｔｅｘａｔｔｈｅｌｉｐｏｆｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌ
ｉｎｌｅｔｉｓｖｅｒｙｈｉｇｈ．Ｗｈｅｎｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｂｕｂｂｌｅｓｗｉｔｈｈｉｇｈｅｎｅｒｇｙｂｒｅａｋｄｏｗｎａｔｔｈｅｔｏｐｏｆｔｈｅｉｎｌｅｔ，ｍａｓｓｉｖｅ
ｈｉｇｈｓｔｒｅｎｇｔｈｖｏｒｔｉｃｅｓａｒｅｃｒｅａｔｅｄ．Ｔｈｅｓｅｈｉｇｈｓｔｒｅｎｇｔｈｖｏｒｔｉｃｅｓａｇｇｒａｖａｔｅｔｈｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｎｅａｒｔｈｅｉｎｌｅｔｔｏｐａｎｄ
ｃａｕｓｅｆｉｅｒｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓｉｎｓｉｄｅｔｈｅＳｓｈａｐｅｄｉｎｌｅｔ．Ｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｔｈｅｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｃａｎ
ｒｅａｃｈ１４５ｄＢ．Ｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｂｕｂｂｌｅｓｉｎｓｉｄｅｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｉｎｌｅｔｉｓｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙｄｅｃｒｅａｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｅｎ
ｌａｒｇｅｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｆｌｏｗａｒｅａｏｆｔｈｅｉｎｌｅｔａｎｄｉｎｃｒｅａｓｅｓｍａｓｓｆｌｕｘ．ＴｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓｉｎｓｉｄｅｔｈｅＳｓｈａｐｅｄ
ｉｎｌｅｔｄｅｃｒｅａｓｅａｎｄｔｈｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｉｓｕｐｔｏ８ｄＢ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｄｉｓｔｏｒ
ｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｅｃｒｅａｓｅｄｂｙ９．５％ ｗｈｉｃｈｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｏｕｔｌｅｔｆｌｏｗｆｉｅｌｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｏｒｓａｌＳｓｈａｐｅｄｉｎｌｅｔ；ｓｅｐａｒａｔｅｄｆｌｏｗ；ｉｍｐｒｏｖｅｄｄｅｌａｙｅｄｄｅｔａｃｈｅｄｅｄｄｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ（ＩＤ
ＤＥＳ）；ｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ；ｆｌｕｘ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１２７０９：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１２０．１０４８．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１７７２３１４）；ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（６１４０２０６０４０３１６ＪＷ１７００１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｑｕｎｆｅｎｇ＠２６３．ｎｅｔ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４
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基于卷积曲面的动态实时星图模拟

闫劲云１，刘慧１，赵伟强１，江洁２，

（１．中国计量科学研究院，北京 １０００２９；　２．北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：多星模拟器可动态刷新显示变化的星空，是星敏感器测试的关键设备。在
动态条件下星点成像发生拖尾，要求星模拟器能够准确、实时仿真拖尾星图。建立了动态拖尾

星点的卷积曲面模型。该模型是星点光斑弥散函数与权重函数沿着星点运动轨迹的卷积，可

描述以任意形式运动产生的拖尾星点。提出了一种基于卷积曲面的像素离散算法，解决了星

图仿真实时性不够的问题。先将星点轨迹分割为多段，再计算得到每段轨迹对应形成的星点

光斑的像素值，将所有星点光斑累加。所提算法将多重积分化简，使得仿真速度提高了一个数

量级，多星模拟器的刷新率达３０Ｈｚ。
关　键　词：星图模拟；星模拟器；星敏感器；卷积曲面；拖尾星点
中图分类号：Ｖ４４８．２５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０６８１０６

　　星敏感器是航天器中最重要的姿态敏感设
备，在设计、调试和测试等环节中，需要提供输入

激励以完善和评估其各项功能和性能，星模拟器

是实现这一任务的最佳途径
［１２］
。星模拟器包括

单星模拟器、静态多星模拟器、动态多星模拟

器
［３４］
。动态多星模拟器可模拟全天区任意指向

的星图，然后由光学系统将星图输出为适合星敏

感器接收的星光信号
［５］
。

随着星敏感器的动态性能和数据更新率等各

种指标的不断提高，对多星模拟器的要求也随之

提高
［６７］
。星敏感器的动态性能是指当其随着载

体运动时，星点成像发生拖尾的情况下，保持正常

姿态输出的能力。为了测试动态性能，要求多星

模拟器可以模拟拖尾的星点，目前多星模拟器对

于动态拖尾星点模拟的算法研究还较少
［５，８］
。当

前星敏感器的数据更新率普遍可达１０Ｈｚ，一些星

敏感器可达３０Ｈｚ［６］，多星模拟器要求动态刷新显

示变化的星空，其刷新率不低于星敏感器的数据

更新率，通常大于 ３０Ｈｚ，因此对算法的实时性也

提出了较高要求
［９］
。

多星模拟器算法的核心任务是高精度实时星

图生成，主要包括导航星搜索、星点坐标变换、星

点光斑弥散及像素离散化等步骤。导航星搜索是

指根据星敏感器的视轴指向在全天区范围内搜索

当前视场内的星点信息。星点坐标变换将搜索到

的星点信息变换为模拟星图中的图像坐标和灰度

信息。星点光斑弥散模拟了镜头的弥散作用，将

星点变换为星点光斑
［１０］
。像素离散化过程将连

续的星点光斑变为离散的数字图像。通过星表分

区
［３，５］
和重新组织构建星表

［１１］
等方法，可以解决

搜索导航星耗时较高的问题，本文对此不再赘述。

静态下的星点坐标变换模型较为成熟，但在动态

条件下，星点在模拟星图中的坐标构成一条轨迹。

刘海波
［８］
和刘朝山

［１２］
等推导了星点在像面的速

度与星敏感器角速度的关系，但未给出星点轨迹

曲线的表达式。Ｓｕｎ等［７］
在推导过程中使用了一

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904005&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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阶近似，因此仅适用于曝光时间较短的情况。本

文在此基础上，给出了完备的星点轨迹模型。对

于模拟星点光斑弥散过程，Ｓｕｎ等［７］
利用运动模

糊图像中的概念，将动态拖尾星点在频域中表示

为镜头弥散函数和运动退化函数的乘积，但运动

退化函数在时域中的物理含义仍有待进一步明

确。Ｙａｎ等［６］
利用线扩散函数的概念，得出了拖

尾星点光斑的解析表达式模型，但仅适用于星点

在像面做匀速直线运动的情况。本文针对这些问

题，建立了拖尾星点的卷积曲面模型，更准确地描

述了动态拖尾星点的成像过程。对于像素离散化

过程，由于涉及对光斑曲面的二重积分，普遍存在

计算复杂、实时性较差的问题
［１３］
。Ｙａｎ等［６］

的方

法仅适用于匀速直线运动的情况，刘朝山等
［１２］
的

方法假定星点扫过每个像素的时间一致，因此不

适合非匀速运动的情况。本文在卷积曲面模型的

基础上提出了一种快速像素离散算法，适用于星

点做任意运动的情况，并且大大加快仿真速度，以

满足动态多星模拟器的实时星图仿真要求。

１　动态拖尾星点模拟

１．１　星点运动轨迹
当星敏感器随载体发生角位移时，在曝光时

间内，星点在星敏感器像面移动成像，星点中心的

运动轨迹为一条曲线段。

设星表中恒星 ｉ在天球坐标系下的映像为
Ｖｉ。在 ｔ时刻，此恒星在星敏感器坐标系下的映
像为 Ｗｉ（ｔ），则 Ｖｉ和 Ｗｉ（ｔ）可分别表示为

Ｖｉ ＝

ｃｏｓδｉｃｏｓαｉ
ｃｏｓδｉｓｉｎαｉ
ｓｉｎδ









ｉ

（１）

Ｗｉ（ｔ）＝
［－ｘｉ（ｔ） －ｙｉ（ｔ） Ｆ］Ｔ

（ｘｉ（ｔ））
２＋（ｙｉ（ｔ））

２＋Ｆ槡
２

（２）

式中：αｉ和 δｉ分别为赤经和赤纬；（ｘｉ（ｔ），ｙｉ（ｔ））
为星点在星敏感器像面的投影坐标；Ｆ为星敏感
器的镜头焦距。

Ｗｉ（ｔ）和 Ｖｉ是同一个矢量在不同坐标系下
的映像，二者关系为

Ｗｉ（ｔ）＝Ｒ（ｔ）Ｖｉ （３）
式中：Ｒ（ｔ）为星敏感器的姿态矩阵。

设星敏感器相对于天球坐标系的旋转角速度

为 ω＝［ωｘ，ωｙ，ωｚ］
Ｔ
，式（３）对时间 ｔ求导得［８］

ｄＷｉ（ｔ）
ｄｔ

＝ｄＲ（ｔ）
ｄｔ
Ｖｉ ＝－［ω×］Ｒ（ｔ）Ｖｉ ＝

　　 －［ω×］Ｗｉ（ｔ） （４）

式中：［ω×］＝

０ －ωｚ ωｙ
ωｚ ０ －ωｘ
－ωｙ ωｘ











０

。

记 ｖｉｘ（ｔ）＝
ｄｘｉ（ｔ）
ｄｔ
和 ｖｉｙ（ｔ）＝

ｄｙｉ（ｔ）
ｄｔ
分别表示

恒星 ｉ在像面沿 ｘ轴方向和 ｙ轴方向的速度。将
式（２）代入式（４）并化简得

ｖｉｘ

ｖ[ ]
ｉｙ

＝ １
Ｆ２
ｘ２ｉ ＋Ｆ

２ ｘｉｙｉ

ｘｉｙｉ ｙ２ｉ ＋Ｆ







 [２

ωｚｙｉ＋ωｙＦ

－ωｚｘｉ－ωｘ
]Ｆ
（５）

若曝光起始时刻 ｔ０星点在像面坐标为（ｘｉ０，
ｙｉ０），则动态下星点在像面的运动轨迹 Ｃ为

ｘｉ（ｔ）＝ｘｉ０＋∫
ｔ０＋ｔ

ｔ０

ｖｉｘ（τ）ｄτ

ｙｉ（ｔ）＝ｙｉ０＋∫
ｔ０＋ｔ

ｔ０

ｖｉｙ（τ）ｄ









 τ

（６）

１．２　基于卷积曲面的光斑弥散模型
星敏感器为了获得亚像素级的定位精度，无

穷远处的星光经过星敏感器镜头在图像传感器像

面并非汇聚于单个像素，而是成像为一个弥散光

斑。静态下星点光斑能量分布可表示为
［６７］

ｆ（ｘ，ｙ）＝ΦＴｈ（ｘ－ｘｃ，ｙ－ｙｃ） （７）
式中：Ф为星光被镜头收集并入射到像面的辐射
通量；Ｔ为曝光时间；（ｘｃ，ｙｃ）表示星点光斑中心
位置；ｈ（ｘ，ｙ）为镜头的点扩散函数，通常以二维
高斯函数来描述

［６］
。

Φ ＝Ｅ０·２．５１２
－ｍπＤ２

４τ
（８）

ｈ（ｘ，ｙ）＝ １
２πρ２

ｅｘｐ －ｘ
２＋ｙ２

２ρ( )２ （９）

式中：Ｅ０为 ０等星在地球大气外表面处的辐照

度
［１］
，Ｅ０＝２．９６×１０

－１４Ｗ／ｍｍ２；ｍ为入射星光的
星等；Ｄ为星敏感器的光学镜头孔径；τ为镜头的
透射率；ρ为镜头的弥散半径。

动态情况下，星点在像面发生移动，星点光斑

的能量分布构成一个二维卷积曲面
［１４１５］

，如图 １
所示。图１中，星点的轨迹曲线为 Ｃ，ｒ为轨迹曲线
上的点，ｒ＝（ｘｃ（ｔ），ｙｃ（ｔ）），其参数方程见式（６）。

图 １　拖尾星点光斑成像过程

Ｆｉｇ．１　Ｉｍａｇｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｍｅａｒｅｄｓｔａｒｓｐｏｔ

２８６
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　第 ４期 闫劲云，等：基于卷积曲面的动态实时星图模拟

ｐ为像平面内的任意一点，ｐ＝（ｘ，ｙ）。ｈ（ｐ）为星
敏感器光学成像系统的点扩散函数，ｈ（ｐ－ｒ）
表示此函数的中心位于点 ｒ。记权重函数 ｇ（ｒ）表
示星点经过轨迹曲线上的弧微元 ｄｒ所需的时
间，则有

ｇ（ｒ）＝ ｄｔ
ｄｒ

（１０）

在点 ｒ附近取弧微元 ｄｒ，星点扫过此微元
期间的能量为 Φｇ（ｒ） ｄｒ。显然，当星点的速度
越快，星光累积的能量越少；反之，当星点的速度

越慢，能量累积越多。由于光学镜头的弥散作用，

此星点能量按照点扩散函数描述的方式弥散到了

像面，能量分布可表示为 Φｇ（ｒ）ｈ（ｐ－ｒ） ｄｒ，
那么沿曲线积分后可得星点在像面的总能量分

布为

ｆ（ｐ）＝Φ∫Ｃｇ（ｒ）ｈ（ｐ－ｒ）ｄｒ＝
　　Φｇ（ｐ） ｈ（ｐ） （１１）
式中：为卷积运算符。星点能量分布为一卷积
曲面，即 ｆ（ｐ）为点扩散函数 ｈ（ｐ）与权重函数
ｇ（ｒ）的卷积。拖尾星点光斑的卷积曲面模型具
有清晰的物理含义，但不便于运算，为此进一步导

出动态下星点能量分布积分模型为

ｆ（ｘ，ｙ）＝Φ∫
Ｔ

０
ｈ（ｘ－ｘｃ（ｔ），ｙ－ｙｃ（ｔ））ｄｔ （１２）

式（１１）和式（１２）所表示的模型精确描述了
动态条件下的拖尾星点成像过程。

１．３　卷积曲面的快速像素离散算法
入射到像面的光斑能量，在像元内转化为电

荷信号，再经过读出和放大，转换为数字图像。那

么位于第 ｉ行和第 ｊ列的像素的图像灰度
值为

［１，５８，１２１３］

Ｉ（ｊ，ｉ）＝Ｋ∫
ｉ＋０．５

ｉ－０．５∫
ｊ＋０．５

ｊ－０．５
ｆ（ｘ，ｙ）ｄｘｄｙ （１３）

式中：Ｋ为转换系数，是图像传感器的量子效率和
转换增益的乘积。图像传感器对光斑能量的作用

不仅仅体现为离散采样，还包括积分作用，此过程

称为像素离散。显然，像素灰度值为一个三重积

分表达式，因此仿真一幅星图需要对每个星点光

斑范围内的每一个像素计算三重积分，运算的时

间开销较大，不能满足动态多星模拟器实时性的

要求。

由拖尾星点的卷积曲面模型的物理含义出

发，提出一种快速算法，以解决运算量较大的问

题。具体思路为：将曝光时间 Ｔ等间隔地分为 Ｎ
段，每段时间间隔 ΔＴ＝Ｔ／Ｎ。相应的，轨迹曲线
也被分为了 Ｎ段。当 ΔＴ足够短时，地轨迹上的

每一段可近似为一点，此时的星点光斑成像近似为

静态下的情况。静态下对二维高斯函数的二重积

分可推导得其原函数，将耗时的数值积分转化为函

数求值。最后将这 Ｎ点沿轨迹累加，即可得到

Ｅ（ｊ，ｉ）＝Ｋ∑
Ｎ

ｋ＝１ ∫
ｉ＋０．５

ｉ－０．５∫
ｊ＋０．５

ｊ－０．５
ｆ（ｘ，ｙ）ｄｘｄ( )ｙΔＴ （１４）

由于二维高斯函数在 ｘ、ｙ方向的独立性，二
维高斯函数的二重积分可表示为２个一维高斯函

数积分的乘积，记 ｕ（ｘ）＝ １
２槡πρ

ｅｘｐ
－ｘ２

２ρ( )２ 。
式（１４）可推导为

Ｅ（ｊ，ｉ）＝ＫΦ∑
Ｎ

ｋ＝
(

１
∫
ｊ＋０．５

ｊ－０．５
ｕ（ｘ－

　　ｘｃｋ）ｄｘ∫
ｉ＋０．５

ｉ－０．５
ｕ（ｙ－ｙｃｋ）ｄ )ｙ ΔＴ＝

　　ＫΦ∑
Ｎ

ｋ＝１
ｅｒｆ
ｘ－ｘｃｋ

槡２
( )ρ

ｊ＋０．５

ｊ－０．５

·ｅｒｆ
ｙ－ｙｃｋ

槡２
( )ρ

ｉ＋０．５

ｉ－０．５

Ｔ
４Ｎ

（１５）
式中：（ｘｃｋ，ｙｃｋ）为第 ｋ时间段时星点光斑中心在
轨迹上的坐标；ｅｒｆ（ｘ）为误差函数。式（１５）将复
杂的三重积分化简为函数求值、乘法和加法运算，

大大提高了拖尾星点的仿真速度。

２　仿真及分析

仿真计算机的配置如下。ＣＰＵ：ＩｎｔｅｒＣｏｒｅｉ７，
内存８ＧＢ，仿真环境：ＭＡＴＬＡＢ２０１５ｂ。仿真星敏
感器的主要参数为：视场 ２０°×２０°，镜头直径
２７ｍｍ，焦距３７．９２ｍｍ，像素尺寸５．５μｍ ×５．５μｍ，
图像分辨率 ２０４８像素 ×２０４８像素。采用 ＳＡＯ
星表，选取亮于６．０等星的星作为仿真星表。
２．１　精度对比

本节首先对比 ３种星点仿真算法的精度，再
研究对轨迹划分到何种精度，本文算法的精度可

以达到满意结果。式（１３）表示的三重积分法是
未优化的原始算法，速度慢，但精度高，得到的星

点光斑可认为是真值。本文算法的精度依赖于对

积分划分的细度，随着 Ｎ增大，精度逐渐逼近真
值。第 ３种算法为运动模糊图像卷积法，拖尾星
点由原始星点图像与运动模糊核函数图像卷积而

得
［７，１０］

。定义星点图像灰度误差为

ｆｅｒｒ＝ Ｅ（ｊ，ｉ）－Ｉ（ｊ，ｉ） （１６）

进一步定义最大灰度误差为星点区域内误差

绝对值最大的灰度值；定义灰度 ＲＭＳ误差为星点
区域内每一个像素的误差灰度值的均方差。

设［ωｘ，ωｙ，ωｚ］＝［５（°）／ｓ，５（°）／ｓ，０］，曝光
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时间 Ｔ＝２０ｍｓ，镜头的弥散半径为０．７像素，星点
初始位置为像面中心，则由式（６）可得，星点拖尾
长度为１４．３３像素。采用三重积分法得到的拖尾
星点如图２（ａ）所示；采用本文算法，将星点轨迹
划分为１４３段，仿真得到的拖尾星点如图 ２（ｂ）所
示；采用图像卷积法得到拖尾星点如图 ２（ｃ）所
示；后两者的星点图像灰度误差分别如图 ２（ｄ）、
（ｅ）所示。为便于比较，图中星点灰度值在最大
值处进行了归一化。

对比图 ２（ａ）、（ｂ）可知，本文仿真结果与真
值较为一致。由图２（ｄ）可知，仅起始点和终点附
近存在一定误差，星点拖尾中间部位的误差可忽

略，其灰度 ＲＭＳ误差为０．００５４。由图 ２（ａ）、（ｃ）
可知，采用图像卷积法得到的拖尾星点，其星点能

量弥散程度较大，图 ２（ｅ）所示的星点误差也较
大，其灰度 ＲＭＳ误差为０．１０２０。

由式（１４）可知，当轨迹划分越细，则仿真精
度越高。本文算法在不同划分间隔下，星点灰度

误差如表１所示。
由表１可知，随着轨迹划分间隔增加，星点灰

度误差逐渐增大。由于成像过程中存在的背景噪

声及其他噪声，星点图像灰度存在起伏，若仿真星

点最大误差小于噪声引起的灰度起伏，则仿真误

差对最终结果可忽略。若以最大灰度误差为限，

轨迹划分间隔为０．０５像素时，仿真星点精度满足
要求；若以 ＲＭＳ误差为限，轨迹划分为 ０．１０像素
即可满足要求。

图 ２　拖尾星点光斑仿真精度对比

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｍｅａｒｅｄｓｔａｒｓｐｏｔｓ

表 １　不同划分间隔下的星点灰度误差

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｒｇｒａｙｓｃａｌｅｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｅｐｓ

划分间隔／像素 ０．０２ ０．０５ ０．１０ ０．２０

最大灰度误差 ０．００５３ ０．０１２９ ０．０２６０ ０．０５２５

灰度ＲＭＳ误差 ０．００１１ ０．００２７ ０．００５４ ０．０１０９

２．２　仿真速度对比
令多星模拟器产生 １０００个随机视轴指向，

分别利用三重积分法、运动模糊图像卷积法和本

文算法仿真生成拖尾星图，统计每幅仿真星图的

仿真时间，３种算法仿真耗时的直方图统计如图 ３
所示。

由图３可知，三重积分法仿真一幅星图所需
时间为几秒，运动模糊图像卷积法所需时间为几

百毫秒，本文算法耗时为几十毫秒，３种算法仿真
一幅星图的平均耗时分别为 ３０３０、３０９和 ２２ｍｓ。
显然，本文算法的仿真速度大大优于前两种算法。

图３（ｃ）所示的个别星图的仿真耗时大于
３３ｍｓ，不满足多星模拟器刷新率的要求。为此，
绘制模拟星图仿真耗时与星点数量的关系图（见

图４），以进一步分析超时原因。
由图４可知，星图仿真耗时与星点数量是线

性关系。星点数量较多时，仿真耗时也越多。对

于单个拖尾星点，平均仿真耗时为 ０．４５ｍｓ，那么
为保证单幅星图仿真时间小于３３ｍｓ，只要星图中
星点个数小于７０即可。为此，对于模拟星图中

图 ３　不同算法仿真耗时直方图

Ｆｉｇ．３　Ｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｉｍｅ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ４　星图仿真耗时与星图中星点数量的关系

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｒｍａｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｖｓ．

ｓｔａｒｎｕｍｂｅｒｏｆｓｔａｒｉｍａｇｅ

４８６
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　第 ４期 闫劲云，等：基于卷积曲面的动态实时星图模拟

星点数量大于７０颗星的情况，根据星点的亮度信
息，筛选其中较亮的 ７０颗星，其余亮度较暗的星
予以剔除。这样的处理对实际使用影响较小，原

因在于星敏感器为获得较高的姿态精度，仅采用

较亮的若干颗星进行姿态解算。较暗的星形成的

星点光斑图像的信噪比低，因此对其定位的精度

也较低，应予以剔除。增加对多余暗星剔除的步

骤，得到的仿真耗时直方图如图５所示。
由图５可知，剔除多余暗星后，本文的快速星

点仿真算法可满足动态多星模拟器的实时星图仿

真的要求。

图 ５　剔除暗星后仿真耗时直方图

Ｆｉｇ．５　Ｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ａｆｔｅｒｄａｒｋｓｔａｒｉｓｅｘｃｌｕｄｅｄ

３　结　论

针对动态多星模拟器对拖尾星点仿真难以满

足实时性的问题，本文首先建立了动态拖尾星点

的卷积曲面成像模型，然后提出了一种基于卷积

曲面的快速像素离散算法。得到的仿真星点误差

低于图像噪声水平，仿真精度高；同时仿真一幅星

图耗时小于３３ｍｓ，比现有算法速度提高１４倍，满
足了多星模拟器刷新率３０Ｈｚ的要求。
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［１２］ＬＩＵＣＳ，ＨＵＬＨ，ＬＩＵＧＢ，ｅｔａｌ．Ｋｉｎｅｍａｔｉｃｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｅ

ｓｐａｃｅｖａｒｉａｎｔｉｍａｇｅｍｏｔｉｏｎｏｆｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｓｕｎｄｅｒｄｙｎａｍｉｃａｌｃｏｎ

ｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，５４（６）：０６３１０４．

［１３］王海涌，周文睿，赵彦武．简易高斯灰度扩散模型的误差分

析及适用性研究［Ｊ］．光学学报，２０１２，３２（７）：１１５１２０．

ＷＡＮＧＨＹ，ＺＨＯＵＷ Ｒ，ＺＨＡＯＹＷ．Ｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓａｎｄａｐ

ｐｌｉｃａｂｉｌｉｔｙｓｔｕｄｙｏｎｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄＧａｕｓｓｉａｎｇｒａｙｄｉｆｆｕｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

［Ｊ］．ＡｃｔａＯｐｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１２，３２（７）：１１５１２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］张海林，金小刚，冯结青．三次 Ｂ样条曲线骨架卷积曲面造

型［Ｊ］．计算机辅助设计与图形学学报，２００６，１８（９）：１３００

１３０５．

ＺＨＡＮＧＨＬ，ＪＩＮＸＧ，ＦＥＮＧＪＱ．Ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌ
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ｉｎｇｆｏｒｃｕｂｉｃＢｓｐｌｉｎｅｓｋｅｌｅｔｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒａｉｄｅｄ

Ｄｅｓｉｇｎ＆ ＣｏｍｐｕｔｅｒＧｒａｐｈｉｃｓ，２００６，１８（９）：１３００１３０５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＯＥＬＴＺＥＳ，ＰＲＥＩＭＢ．Ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｖａｓｃｕｌａｔｕｒｅｗｉｔｈｃｏｎｖｏ

ｌｕｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｓ：Ｍｅｔｈｏｄ，ｖａｌｉｄａｔｉｏｎａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭｅｄｉｃａｌＩｍａｇｉｎｇ，２００５，２４（４）：５４０５４８．

　作者简介：

　闫劲云　男，博士，助理研究员。主要研究方向：星敏感器技

术、光度计量。

江洁　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：星敏感器

技术、图像处理。

Ｄｙｎａｍｉｃｒｅａｌｔｉｍｅｓｔａｒｍａｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅ
ＹＡＮＪｉｎｙｕｎ１，ＬＩＵＨｕｉ１，ＺＨＡＯＷｅｉｑｉａｎｇ１，ＪＩＡＮＧＪｉｅ２，

（１．ＮａｔｉｏｎａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅｔｒｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００２９，Ｃｈｉｎａ；　２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｍｕｌｔｉｓｔａｒｓｉｍｕｌａｔｏｒｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙｄｉｓｐｌａｙｓｓｔａｒｉｍａｇｅｉｎｔｈｅｓｋｙｍａｐａｎｄｉｓｔｈｅｋｅｙｄｅｖｉｃｅ
ｆｏｒｔｅｓｔｉｎｇａｓｔａｒｓｅｎｓｏｒ．Ａｓｔｈｅｓｔａｒｓｐｏｔｉｎｔｈｅｓｔａｒｉｍａｇｅｓｍｅａｒｓｕｎｄｅｒｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｉｔｉｓｎｅｃｅｓｓａｒｙｆｏｒ
ｔｈｅｓｔａｒｓｉｍｕｌａｔｏｒｔｏａｃｃｕｒａｔｅｌｙｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｓｍｅａｒｅｄｓｔａｒｉｍａｇｅｉｎｒｅａｌｔｉｍｅ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅ
ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｓｍｅａｒｅｄｓｔａｒｓｐｏｔｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｉｓｍｏｄｅｌｉｓａｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｏｉｎｔｓｐｒｅａｄｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅ
ｗｅｉｇｈｔｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅｓｔａｒｓｐｏｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ａｎｄｃａｎｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｎｙｓｍｅａｒｅｄｓｔａｒｓｐｏｔｍｏｖｉｎｇｏｎｔｈｅｉｍａｇｅ
ｐｌａｎｅ．Ｔｈｅｎ，ａｐｉｘｅｌａｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒ
ｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｓｔａｒｉｍａｇｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｅｐａｒａｔｅｓｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｔｏｔｉｎｙａｒｃｓｅｇｍｅｎｔｓ，ｃａｌｃｕｌａｔｅｓ
ｐｉｘｅｌｖａｌｕｅｓｏｆｓｔａｒｓｐｏｔａｔｅａｃｈａｒｃｓｅｇｍｅｎｔ，ａｎｄｓｕｍｓａｌｌｔｈｅｓｐｏｔｓ．Ｔｈｅｐｉｘｅｌａｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｕｒｎｓｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｉｎｔｅｇｒａｌｓｉｎｔｏｓｉｍｐｌｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ，ａｎｄｉｎｃｒｅａｓｅｓｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｂｙｎｅａｒｌｙｔｅｎｔｉｍｅｓ，ｗｉｔｈａｒｅｆｒｅｓｈｒａｔｅｏｆ
３０Ｈｚｆｏｒｍｕｌｔｉｓｔａｒｓｉｍｕｌａｔｏｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｔａｒｍａｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｓｔａｒｓｉｍｕｌａｔｏｒ；ｓｔａｒｓｅｎｓｏｒ；ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅ；ｓｍｅａｒｅｄｓｔａｒｓｐｏｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１０２１０：０８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０３０．１０４２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５０５１９１，６１７２５５０１）；ＰｒｏｊｅｃｔｆｏｒＩｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆＱｕａｌｉｔｙａｎｄＴｅｃｈｎｉｃａｌ

ＳｕｐｅｒｖｉｓｉｏｎＣａｐａｃｉｔｙ（ＡＮＬ１８０５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉａｎｇｊｉｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０７２５；录用日期：２０１８１０１７；网络出版时间：２０１８１１２０１３：４５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１１６．０９４８．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金委员会中国民用航空局民航联合研究基金 （Ｕ１６３３１２２）；国家重点研发计划 （２０１６ＹＦＣ０８００４０６）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｃｈｅｎｗｓｈ＠ｍａｉｌ．ｃａｓｔｃ．ｏｒｇ．ｃｎ

　引用格式：陈唯实，刘佳，陈小龙，等．基于运动模型的低空非合作无人机目标识别［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：６８７
６９４．ＣＨＥＮＷ Ｓ，ＬＩＵＪ，ＣＨＥＮＸＬ，ｅｔａｌ．ＮｏｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＵＡＶｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｉｎｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅａｉｒｓｐａｃｅｂａｓｅｄｏｎｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：６８７６９４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４４７

基于运动模型的低空非合作无人机目标识别

陈唯实１，，刘佳１，２，陈小龙３，李敬１

（１．中国民航科学技术研究院，北京 １０００２８；　２．北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３；

３．海军航空大学，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：为保障低空安全，在利用雷达数据探测无人机目标的同时剔除飞鸟等虚警
信息，提出了一种基于运动模型的低空非合作无人机目标识别方法，作为已有目标跟踪方法应

用的拓展。首先，建立多种运动模型模拟无人机和飞鸟目标运动；然后，基于多种运动模型进

行目标跟踪，并估计各种运动模型的出现概率；最后，以各种运动模型在连续时间内出现概率

的方差均值来度量目标运动模型的转换频率。通过对仿真数据和机场低空监视雷达实测数据

的处理，所提方法能够在杂波环境中跟踪无人机目标并剔除飞鸟目标，进一步验证了其有效性

和实用性。

关　键　词：运动模型；无人机；目标；识别；雷达
中图分类号：ＴＮ９５９．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０６８７０８

　　随着无人机（ＵＡＶ）产业的迅猛发展，近年
来，中国多个机场接连出现无人机扰航事件

［１］
。

非法放飞无人机所带来的安全隐患给机场、边境、

重要敏感区域的低空保护敲响了警钟，引发公众

高度关注。根据目标与探测设备之间是否通信进

行分类，以无人机为代表的“低慢小”目标通常可

分为合作和非合作两类。针对合作无人机，其飞

行信息可实时接入无人机云管理系统，监管部门

将对误入相应区域的无人机进行查询和记录
［２］
。

合作式监管技术目前已能覆盖 ９５％以上的消费
级无人机，而剩余不足 ５％的非合作无人机是低
空防范的重点和难点。

目前，典型的非合作无人机目标探测技术包

括光电、无线电侦测、声学、雷达等，每种技术手段

各具优势和短板
［３９］
。其中，无线电侦测技术可

有效侦测到无人机操作者，对于不发射无线电信

号的“静默”无人机，不能有效发现；光电探测虽

在目标识别方面存在优势，但易受环境光线干扰，

且探测距离有限；音频探测技术易受噪声、杂波的

影响，对于大型无人机效果较好，但在背景噪声较

强的环境中难以探测到中小型无人机。总的来

说，雷达作为目标探测和监视的主要手段，在空中

和海面目标监视预警等国防和公共安全领域应用

广泛，虽然传统雷达对于“低慢小”目标存在探测

效能不足的问题，但雷达仍是对空目标探测的重

要手段
［１０］
。

在低空环境中，飞鸟是除无人机目标外主要

的“低慢小”目标，在无人机目标探测过程中，需

要对无人机和飞鸟目标进行分类识别，进而将飞

鸟目标作为杂波剔除。一般情况下，雷达作为单

一探测手段，仅能获取目标的幅度、位置、速度等

信息，难以对目标进行有效分类和识别。目前，典

型的无人机探测系统采用光电技术作为雷达系统

的补充，在雷达发现无人机目标后加以识别确

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904006&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


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　

认
［１１］
；但此类系统成本较高，且由于光电设备视

场有限，加之其在探测不同距离的目标时需要调

整焦距，使雷达和光电设备在联动配合的同步性

方面存在困难。另有大量研究者通过提取目标的

微多普勒特征识别无人机目标
［１２１６］

，但此类研究

目前还只适用于雷达回波较强的金属旋翼无人

机，对于回波微弱的轻小型无人机（如大疆精灵

系列）识别尚鲜有相关报道。

针对以上问题，本文利用常规机械扫描雷达

获取的目标回波信息，充分分析无人机与飞鸟目

标运动方式的差异，提出了一种基于运动模型的

低空非合作无人机与飞鸟目标识别方法。该方法

同时基于多种运动模型进行无人机和飞鸟目标跟

踪，并估计各种运动模型的出现概率，以各种运动

模型在连续时间内出现概率的方差均值来度量目

标运动模型的转换频率，进而区分出飞鸟和无人

机目标。

１　模型的建立与分析
低空飞鸟目标的散射截面、飞行速度、飞行高

度等特征信息与轻小型无人机接近，现有的低空

监视雷达难以区分，在探测轻小型无人机时易导

致虚警。本文提出了一种基于运动模型的轻小型

无人机与飞鸟目标识别方法，能够剔除飞鸟等干

扰目标，提升雷达跟踪效果。本节首先给出方法

的基本流程，进而详述运动模型的建立与特征提

取方法。

１．１　方法流程设计
本文方法通过多模型目标跟踪、多模型概率

提取、目标运动模式判断、目标运动特征提取等

４个步骤，最终提取出目标运动模型转换频率等
目标特征，用以区分轻小型无人机目标与飞鸟目

标，方法流程如图 １所示。已有的目标跟踪方法
通过建立目标运动模型预估目标的状态信息，并

利用量测信息对目标状态进行修正，其目的在于

提高跟踪精度，逼近目标的真实运动状态。本文

方法的目标不在于提高跟踪精度，而在于实现目

标的识别分类，是对已有目标跟踪方法应用的拓

展和延伸。

１．２　运动模型的建立与特征提取
１）多模型目标跟踪
由于每个目标在运动过程中可能具备多种运

动模式，在某一时刻，多模型目标跟踪采用 ｎ种模
型并行工作，通过混合上一时刻所有滤波器生成

的状态估计，获得某种模型配置滤波器的初始

条件。

图 １　无人机与飞鸟目标识别方法流程

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ＵＡＶａｎｄｆｌｙｉｎｇｂｉｒｄｔａｒｇｅｔｓ

每个模型 Ｍｉ和 Ｍｊ在 ｋ时刻的混合概率 μｉ ｊｋ
计算如下：

珋ｃｊ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｐｉｊμ

ｉ
ｋ－１ （１）

μｉ ｊｋ ＝１珋ｃｊ
ｐｉｊμ

ｉ
ｋ－１ （２）

式中：μｉｋ－１为 ｋ－１时刻模型 Ｍ
ｉ
的概率；珋ｃｊ为归一

化参数；在下一时刻由模型 Ｍｉ转换到模型 Ｍｊ的
概率表示为

ｐｉｊ＝｛Ｍ
ｊ
ｋ Ｍｉｋ－１｝

然后计算每个滤波器的混合输入：

ｍ０ｊｋ－１ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
μｉ ｊｋ ｍ

ｉ
ｋ－１ （３）

Ｐ０ｊｋ－１ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
μｉ ｊｋ ｛Ｐ

ｉ
ｋ－１＋［ｍ

ｉ
ｋ－１－

　　ｍ０ｊｋ－１］［ｍ
ｉ
ｋ－１－ｍ

０ｊ
ｋ－１］

Ｔ
｝ （４）

式中：ｍｉｋ－１和 Ｐ
ｉ
ｋ－１分别为 ｋ－１时刻模型 Ｍ

ｉ
的更

新均值和协方差。

对每个模型 Ｍｉ，滤波如下：
［ｍ－，ｉ

ｋ ，Ｐ
－，ｉ
ｋ ］＝Ｆｐ（ｍ

０ｊ
ｋ－１，Ｐ

０ｊ
ｋ－１，Ａ

ｉ
ｋ－１，Ｑ

ｉ
ｋ－１） （５）

［ｍｉｋ，Ｐ
ｉ
ｋ］＝Ｆｕ（ｍ

－，ｉ
ｋ ，Ｐ

－，ｉ
ｋ ，ｙｋ，Ｈ

ｉ
ｋ，Ｒ

ｉ
ｋ） （６）

式中：标准卡尔曼滤波器的预估和更新分别用

Ｆｐ（·）和 Ｆｕ（·）表示；ｙｋ为 ｋ时刻的量测；ｍ
－，ｉ
ｋ

和 Ｐ－，ｉｋ 分别为 ｋ时刻模型 Ｍｉ的预估均值和协方

差；Ａｉｋ－１和 Ｑ
ｉ
ｋ－１分别为 ｋ－１时刻模型 Ｍ

ｉ
的转换

矩阵和过程噪声矩阵；Ｈｉｋ和 Ｒ
ｉ
ｋ分别为 ｋ时刻模

型 Ｍｉ的量测模型矩阵和量测噪声矩阵。
此外，还计算了每个滤波器的测量相似性：

Λｉｋ ＝Ｎ（ｖ
ｉ
ｋ；０，Ｓ

ｉ
ｋ） （７）

式中：ｖｉｋ为测量残差；Ｓ
ｉ
ｋ为模型 Ｍ

ｉ
在滤波更新部

８８６
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分的协方差；Ｎ（·）为高斯概率密度分布函数。
２）多模型概率提取
ｋ时刻每个模型 Ｍｉ的概率 μｉｋ计算如下：

ｃ＝∑
ｎ

ｉ＝１
Λｉｋ珋ｃｉ （８）

μｉｋ ＝
１
ｃΛ

ｉ
ｋ
珋ｃｉ （９）

式中：ｃ为归一化因子。
３）目标运动模式判断
在 ｋ时刻 ｎ种并行存在的模型中，选择概率

μｉｋ最大的模型 Ｍ
ｉ
作为ｋ时刻的目标运动模式Ｉｋ，

记为

Ｉｋ ＝｛Ｉμ
Ｉ
ｋ ＝ｍａｘ（μ

ｉ
ｋ，ｉ＝１，２，…，ｎ）｝ （１０）

４）目标运动特征提取
提取目标运动模型转换频率估计值 Ｆ，由下

式计算：

Ｆ＝１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｖａｒ｛μｉｋ ｋ＝１，２，…，Ｔ｝ （１１）

即目标在连续 Ｔ个时刻运动模式的变化情
况估计，由 ｎ种模型在连续 Ｔ个时刻内的出现概
率 μｉｋ的方差 ｖａｒ｛·｝均值进行度量。

飞鸟目标的机动性通常高于轻小型无人机，

设定阈值 Ｓ，如该转换频率估计值高于 Ｓ，则为飞
鸟目标，反之，则为轻小型无人机目标。

２　仿真数据验证

本节针对无人机与飞鸟目标的仿真数据，通

过蒙特卡罗实验评价本文方法的有效性，评价方

法包括不同模型的估计概率、检测率、虚警率、工

作特征（ＲＯＣ）曲线等。
２．１　仿真运动模型

本文建立了匀速直线运动和机动变速运动

２类仿真模型，以匀速直线运动模型模拟无人机
目标，以匀速直线运动模型和机动变速运动模型

模拟飞鸟运动。

对于匀速直线运动，其在 ｋ时刻的状态包括
目标位置 ｘｋ和 ｙｋ，以及速度 ｘｋ和 ｙｋ，目标状态向
量表示为

ｘｋ ＝（ｘｋ ｙｋ ｘｋ ｙｋ） （１２）

目标动态模型表示为

ｘｋ＋１ ＝

１ ０ Δｔ ０
０ １ ０ Δｔ
０ ０ １ ０











０ ０ ０ １

ｘｋ＋ｑｋ （１３）

式中：Δｔ为系统数据更新时间间隔；ｑｋ为高斯过
程噪声，其均值为零，协方差为

Ｅ［ｑｋｑ
Ｔ
ｋ］＝

１
３Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２ ０

０ １
３Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２

１
２Δ
ｔ２ ０ Δｔ ０

０ １
２Δ
ｔ２ ０ Δ





















ｔ

ｑ

（１４）
其中：ｑ为噪声的谱密度。

对于机动变速运动，除目标位置（ｘ，ｙ）和目
标速度（ｘ，ｙ）外，还考虑了加速度的状态变量（̈ｘ，
ｙ̈）。因此，ｋ时刻运动目标的状态可由如下向量
表示：

ｘｋ ＝（ｘｋ　ｙｋ　ｘｋ　ｙｋ　ｘ̈ｋ　ｙ̈ｋ） （１５）
目标动态模型表示为

ｘｋ＋１ ＝

１ ０ Δｔ ０ １
２Δ
ｔ２ ０

０ １ ０ Δｔ ０ １
２Δ
ｔ２

０ ０ １ ０ Δｔ ０
０ ０ ０ １ ０ Δｔ
０ ０ ０ ０ １ ０























０ ０ ０ ０ ０ １

ｘｋ＋ｑｋ

（１６）

式中：ｑｋ均值为零，协方差为

Ｅ［ｑｋｑ
Ｔ
ｋ］＝

　　

１
２０Δ
ｔ５ ０ １

８Δ
ｔ４ ０ １

６Δ
ｔ３ ０

０ １
２０Δ
ｔ５ ０ １

８Δ
ｔ４ ０ １

６Δ
ｔ３

１
８Δ
ｔ４ ０ １

６Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２ ０

０ １
８Δ
ｔ４ ０ １

６Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２

１
６Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２ ０ Δｔ ０

０ １
２Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２ ０ Δ

































ｔ

ｑ

（１７）
本文中，２种运动模型的时间步长均设定为

Δｔ＝０．１，过程噪声的功率谱密度设定为 ｑ＝０．１。
所有无人机和飞鸟目标的运动轨迹均匀随机地分

布在空间［－１００，１００］×［－１００，１００］中，如图 ２
所示，包括全局示意图及对某飞鸟目标轨迹的局

部放大示意图。无人机和飞鸟目标的运动模型参

数设置如下：

１）无人机目标的起点为［０，０］，起始速度为

９８６
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图 ２　无人机与飞鸟目标轨迹仿真轨迹

Ｆｉｇ．２　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆＵＡＶａｎｄｆｌｙｉｎｇｂｉｒｄｔａｒｇｅｔｓ

［２，－３］，经过２４０步仿真。
２）每个飞鸟目标运动轨迹的起点在空间

［－１００，１００］×［－１００，１００］中随机分布。
３）每个飞鸟目标的起始速度幅值为 ２，运动

起始方向在０°～３６０°范围内随机生成。
４）每个飞鸟目标运动轨迹的仿真步数在

２０～６０范围内随机生成。
５）飞鸟目标的运动模型在匀速直线运动模

型和机动变速运动模型二者之间切换，切换的频

率由 ｐ进行控制，即生成 ０～１之间的随机数，当
其小于 ｐ时，就切换一次运动模型。

６）无人机和飞鸟目标均经过１０００次蒙特卡
罗仿真，即各生成１０００条仿真运动轨迹。
２．２　仿真结果与分析

基于无人机和飞鸟目标运动轨迹的蒙特卡罗

仿真数据，对本文方法的无人机目标识别效果进

行分析验证。

图３和图４分别给出了无人机和飞鸟目标某
次跟踪仿真中的模型概率估计结果，其中飞鸟目

图 ３　无人机目标跟踪中的模型估计概率

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｄｅｌｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｉｎ

ＵＡＶｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇ

图 ４　飞鸟目标跟踪中的模型估计概率

Ｆｉｇ．４　Ｍｏｄｅｌｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｉｎｆｌｙｉｎｇ

ｂｉｒｄｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇ

标的模型切换频率 ｐ＝０．３。无人机目标在２４０步
跟踪仿真中，模型 １（即匀速直线运动模型）的估
计概率约为 ０．８，模型 ２（即机动变速运动模型）
的估计概率约为０．２，说明其仅采用了匀速直线
运动模型。飞鸟目标在５６步跟踪仿真中，在模型
１和模型２之间切换６次，模型１和模型２的估计
概率在０．１～０．８之间变化且起伏较大，明显高于
无人机目标，可以此为特征区分这两类目标。

表１给出了１０００次蒙特卡罗实验的无人机
和飞鸟目标的运动模型概率估计的方差均值 Ｆ，

０９６
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以度量目标运动模型转换的频繁程度。可见，无

人机目标运动模型概率估计的方差均值比飞鸟目

标低一个数量级；随着模型转换频率 ｐ值的增加
（ｐ＝０．２，０．３，０．４，０．５），运动模型概率估计方差
Ｆ的均值也逐渐增加。

图５给出了不同 ｐ值情况下，随阈值设置变
化，基于１０００次蒙特卡罗仿真数据的 ＲＯＣ曲线，
以无人机为目标、飞鸟为虚警。ｐ值越大，飞鸟目
标运动模型的转化频率越高，越容易识别。可见，

ｐ＝０．５时，无人机目标的检测率接近 １．０时，对
飞鸟目标的虚警率低于０．１５。

需要说明的是，目标跟踪方法能够通过数据

关联剔除背景噪声，一定数量的背景噪声对本文

方法的识别性能不会造成影响。通过在仿真数据

中增加背景噪声，验证本文方法在噪声环境中的

目标识别效果。图６为加入背景噪声的无人机与
飞鸟目标运动轨迹仿真数据，噪声由“×”表示，

表 １　无人机与飞鸟目标的 Ｆ均值

Ｔａｂｌｅ１　ＭｅａｎｖａｌｕｅｏｆＦｏｆＵＡＶａｎｄ

ｆｌｙｉｎｇｂｉｒｄｔａｒｇｅｔｓ

无人机
飞鸟

ｐ＝０．２ ｐ＝０．３ ｐ＝０．４ ｐ＝０．５

０．００５９ ０．０４４７ ０．０５１１ ０．０５９４ ０．０６２５

图 ５　无人机目标识别的 ＲＯＣ曲线

Ｆｉｇ．５　ＲＯＣｃｕｒｖｅｓｏｆＵＡＶｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ

图 ６　加入背景噪声的目标轨迹仿真

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔａｒｇｅｔｓｗｉｔｈ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒｓ

平均每步仿真加入 ５个噪声，其余参数设置与
２．１节相同；可见，本文方法仍然实现了对无人机
和飞鸟目标的正常跟踪。

图７给出了ｐ＝０．５时，有无背景噪声条件下的
无人机目标识别ＲＯＣ曲线对比，本次仿真中平均每
步仿真加入５个噪声。可见，一定数量的背景噪声
基本不会对本文方法的目标识别性能造成影响。

图 ７　背景噪声环境中的无人机目标识别 ＲＯＣ曲线

Ｆｉｇ．７　ＲＯＣｃｕｒｖｅｓｏｆＵＡＶｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｉｎ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｃｌｕｔｔｅｒｅｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

３　实测数据验证
基于在广西北海机场安装的低空雷达监视系

统，目前已采集了大量含有无人机和飞鸟目标的

雷达实测数据，前期研究已实现了对各类目标的

检测跟踪
［１，１７２０］

。图８为某时段采集的北海机场
雷达实测数据，量测数据由“°”表示，其中包含了
一架测试放飞的大疆精灵３无人机及机场自然环
境中活动的若干飞鸟目标，以及少量背景噪声，由

“×”表示。图 ８所示雷达数据中的飞鸟目标多
为觅食状态中的本地留鸟，飞行距离较短且机动

性较高。本节将采用本文方法对其中的无人机和

飞鸟目标进行跟踪，剔除背景噪声，并做识别分

图 ８　北海机场低空雷达监视数据

Ｆｉｇ．８　Ｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｒａｄａｒｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ

ｄａｔａａｔＢｅｉｈａｉＡｉｒｐｏｒｔ

１９６
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类，验证方法的可行性。

在工程应用中，首先通过人工方法识别出无

人机和飞鸟目标，计算出不同目标的模型转换概

率估计值，进而设定无人机和飞鸟目标的分类阈

值；在不同的测试环境中，该阈值往往不同，需要

通过实验的方法进行测定，以确保系统的识别效

果。图９给出了采用本文方法处理图 ８所示雷达

数据，在不同分割阈值条件下无人机目标的跟踪

与识别结果，目标轨迹由实线表示，背景噪声被完

全剔除。部分飞鸟目标的机动性不高，其运动模

型与无人机接近，当阈值偏高时，仍然残存大量飞

鸟目标，只有当阈值设置足够低时（见图 ９（ｄ），
Ｓ＝０．００５），才能剔除全部飞鸟目标并保留无人
机 目标。参照图９，表２给出了不同阈值条件下，

图 ９　无人机目标跟踪与识别结果示意图

Ｆｉｇ．９　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＵＡＶｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

表 ２　无人机目标识别结果

Ｔａｂｌｅ２　ＵＡＶｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

Ｓ 无人机目标 其他低空目标

０．００５ １ ０
０．０１ １ ２
０．０２ １ ２
０．０３ １ ５
０．０４ １ ６
０．０５ １ ７
０．０６ １ １０
０．０７ １ １１
０．０８ １ １２
０．０９ １ １４

无人机目标的识别结果及飞鸟等其他低空目标的

虚警具体数量。

４　结　论

本文利用常规低空雷达获取的非合作目标信

息，以目标运动模型转换频率为特征，提出了一种

轻小型无人机与飞鸟目标识别方法。通过仿真与

雷达实测数据验证了本文方法的有效性，得出以

下结论：

１）本文方法适用于常规机械扫描监视雷达

２９６
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数据，能够利用目标运动方向、速度、位置等较少

的回波信息较好地区分出无人机和飞鸟目标。

２）由仿真数据可知，无人机目标运动模型转
换估计频率的方差均值比机动性较高的飞鸟目标

低一个数量级以上。

３）对于部分机动性较低的飞鸟目标，其运动
方式与无人机近似，采用本文方法易导致虚警，需

要结合目标微动特征等其他精细化处理技术加以

识别分类
［１０］
。

４）目标的微动特征在一定程度上反映了目
标固有的运动属性，与目标的结构和电磁散射特

性有着密切关联，因此，随着低空监视雷达探测性

能的逐步提升，微多普勒特征必将成为无人机等

低慢小目标探测与识别的重要手段和途径。
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ｎｅｓｅ）．

［１７］陈唯实，李敬．基于空域特性的低空空域雷达目标检测

［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（９）：３０６０３０６８．

ＣＨＥＮＷＳ，ＬＩＪ．Ｒａｄａｒｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅａｉｒｓｐａｃｅ

ｗｉｔｈｓｐａｔｉａｌｆｅａｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉ

ｃａ，２０１５，３６（９）：３０６０３０６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］陈唯实．基于时域特性的非相参雷达目标检测与跟踪［Ｊ］．

系统工程与电子技术，２０１６，３８（８）：１８００１８０７．

ＣＨＥＮＷ Ｓ．Ｉｎｃｏｈｅｒｅｎｔｒａｄａｒｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｗｉｔｈ

ｔｅｍｐｏｒａｌｆｅａｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，

２０１６，３８（８）：１８００１８０７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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［１９］ＣＨＥＮＷＳ．Ｓｐａｔｉａｌａｎｄｔｅｍｐｏｒａｌｆｅａｔｕｒｅｓｓｅｌｅｃｔｉｏｎｆｏｒｌｏｗａｌｔｉ

ｔｕｄｅｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１５，４０（１）：１７１１８０．

［２０］陈唯实，李敬．雷达探鸟技术发展与应用综述［Ｊ］．现代雷

达，２０１７，３９（２）：７１７．

ＣＨＥＮＷ Ｓ，ＬＩＪ．Ｒｅｖｉｅｗｏｎｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆ

ａｖｉａｎｒａｄａｒｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＭｏｄｅｒｎＲａｄａｒ，２０１７，３９（２）：７１７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　陈唯实　男，高级工程师。主要研究方向：低空空域安全监视、

雷达目标检测与跟踪、机场安全运行技术。

ＮｏｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＵＡＶｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｉｎｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅ
ａｉｒｓｐａｃｅｂａｓｅｄｏｎｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

ＣＨＥＮＷｅｉｓｈｉ１，，ＬＩＵＪｉａ１，２，ＣＨＥＮＸｉａｏｌｏｎｇ３，ＬＩＪｉｎｇ１

（１．ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００２８，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｇｕａｒａｎｔｅｅｔｈｅｓａｆｅｔｙｏｆｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅａｉｒｓｐａｃｅ，ａｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｍｏｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｔｈｅｎｏｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＵＡＶｔａｒｇｅｔｉｎｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅａｉｒｓｐａｃｅ，ａｓａｎｅｘｔｅｎｓｉｏｎｏｆｔｈｅａｐｐｌｉ
ｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｄｅｔｅｃｔｔｈｅＵＡＶａｎｄｒｅｊｅｃｔｔｈｅｆａｌｓｅａｌａｒｍｓｓｕｃｈａｓ
ｆｌｙｉｎｇｂｉｒｄｓｗｉｔｈｒａｄａｒｄａｔａ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｗｅｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｔｏｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆ
ＵＡＶａｎｄｆｌｙｉｎｇｂｉｒｄｔａｒｇｅｔｓ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｔａｒｇｅｔｓｗｅｒｅｔｒａｃｋｅｄｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓａｎｄｔｈｅａｐｐｅａｒ
ａｎｃｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓｏｆｔｈｅｓｅｍｏｄｅｌｓｗｅｒｅｅｓｔｉｍａｔｅｄ．Ｔｈｉｒｄｌｙ，ｔｈｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｂｅｔｗｅｅｎｔａｒｇｅｔｍｏｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌｓｗａｓｍｅａｓｕｒｅｄｂｙｔｈｅｍｅａｎｖａｒｉａｎｃｅｏｆｔｈｅａｐｐｅａｒａｎｃｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌｓｉｎｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ
ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ．Ｂｙｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａａｎｄｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｄａｔａｏｆｔｈｅａｉｒｐｏｒｔｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ
ｒａｄａｒ，ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｃａｎｔｒａｃｋｔｈｅＵＡＶｔａｒｇｅｔｉｎｃｌｕｔｔｅｒｅｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄｅｌｉｍｉｎａｔｅｔｈｅｆｌｙｉｎｇｂｉｒｄｔａｒｇｅｔ，ｆｕｒ
ｔｈｅｒｖｅｒｉｆｙｉｎｇｉｔｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄｐｒａｃｔｉｃａｂｉｌｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌ；ＵＡＶ；ｔａｒｇｅｔ；ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ；ｒａｄａｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１２０１３：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１１６．０９４８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＪｏｉｎｔＲｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（ＮＳＦＣ）ａｎｄＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆ

Ｃｈｉｎａ（ＣＡＡＣ）（Ｕ１６３３１２２）；ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＣ０８００４０６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｈｅｎｗｓｈ＠ｍａｉｌ．ｃａｓｔｃ．ｏｒｇ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０９０４；录用日期：２０１８１１１６；网络出版时间：２０１８１２２４１０：５０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２０．１３０５．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１７ＹＦＡ０４０３４０４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｂｉｎｙａｎｇ＠ｕｓｔｂ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：杨斌，史开元，袁廷璧，等．金属材料微裂纹取向与超声波和频非线性效应［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：
６９５７０４．ＹＡＮＧＢ，ＳＨＩＫＹ，ＹＵＡＮＴＢ，ｅｔａｌ．Ｓｕｍｆｒｅｑｕｅｎｃｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｆｆｅｃｔｓｏｆｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄｕｌｔｒａｓｏｕｎｄｉｎｍｅ
ｔａｌｌｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：６９５７０４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０５１８

金属材料微裂纹取向与超声波和频非线性效应

杨斌１，，史开元１，袁廷璧２，肖德铭２，王侃１，李振海１

（１．北京科技大学 国家材料服役安全科学中心，北京 １０００８３；　２．国电锅炉压力容器检验有限公司，北京 １０２２０９）

　　摘　　　要：针对非线性超声无损检测金属材料微裂纹取向角度的问题，开展了微裂纹
取向与超声波的和频非线性效应研究，建立了超声和频非线性特征系数与微裂纹取向角度的

关系模型。理论和有限元仿真实验结果表明，随着微裂纹取向角度的逐渐增大，超声和频非线

性特征系数与微裂纹取向角度之间呈现明显的正相关趋势，而且相比二次非线性特征系数，和

频非线性特征系数对微裂纹取向检测更为敏感。同时，从超声波平均能流密度（即声强）的角

度出发，计算可知和频分量声强会随着微裂纹取向角度的增大而增大，而二次谐波声强基本不

会发生变化，同时和频分量声强占比相比于二次谐波声强占比也得到了明显提高。超声波声

强计算结果与仿真计算结果趋势基本一致，证明了理论模型的正确性。通过实验验证了模型

的有效性，为金属材料微裂纹取向的检测提供了一种有效的手段。

关　键　词：无损检测；微裂纹；非线性超声；和频；微裂纹取向
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０６９５１０

　　金属材料的长期服役过程中，在环境和载荷
的作用下，微裂纹会逐渐萌生、扩展长大形成宏观

裂纹，一旦裂纹扩展到临界尺寸，即会发生破坏，

产生严重的后果
［１］
。研究表明，金属材料早期微

裂纹阶段占整个裂纹寿命的 ９０％［２］
，因此，在金

属材料微裂纹早期阶段开展相关的检测工作，对

于避免重大安全生产事故、保障工程材料的安全

服役，具有重要的意义。近年来的研究发现
［３］
，

材料力学性能的退化、微裂纹的产生等都会引起

超声波传播的非线性畸变，显示出非线性超声技

术在材料微裂纹检测中的巨大应用潜力，受到了

非常广泛的关注
［４］
。

微裂纹与超声波作用的非线性效应包括高次

谐波、次谐波和谐振频率漂移
［４］
等。在实际应用

中，利用非线性超声的高次谐波进行材料的无损

检测容易受到仪器非线性因素干扰，导致检测结

果不准确。非线性超声混频检测
［５］
是近年来出

现的新型检测方法，其检测原理是：利用２列不同
频率的超声波经过金属材料，如果材料中没有微

裂纹，则２列波线性叠加不会产生新的频率成份；
如果材料中有微裂纹，２列波在经过微裂纹相遇
时，会产生非线性畸变，进而产生新的频率成

份
［６］
。该方法是利用 ２列波叠加产生的混合频

率，不会受到仪器非线性效应的影响，将有效提高

非线性超声检测的准确性。混合频率包含和频、

差频、多倍和频和多倍差频等，本文对其中的和频

信号进行了定量分析研究。

北京工业大学焦敬品教授等探索了混频非线

性超声检测微裂纹的可行性
［７］
，以及微裂纹的长

宽因素对检测结果中和频分量振幅的影响
［８］
；

Ｃｒｏｘｆｏｒｄ等［９］
利用混频非线性超声研究了材料的

塑性和疲劳损伤在不同载荷下的变化；Ｓｕｎ等［１０］

提出了利用混频非线性超声来检测和定位材料中

的微损伤；Ｍｃｇｏｖｅｒｎ和 Ｒｅｉｓ［１１］利用混频非线性超

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904007&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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声检测了不同温度下样品的弯曲强度。由此可

见，目前混频非线性超声与微裂纹相互作用的研

究主要集中在微裂纹的尺寸形貌、位置以及损伤

畸变等方面，而且研究相对较少，尚未开展微裂纹

取向与超声和频非线性效应的研究。

研究表明，不同的微裂纹取向会影响微裂纹

生长速率的大小、传播数目的多少等，对材料微裂

纹的产生、发展到形成断裂的过程研究非常重

要
［１２］
。因此，本文开展了金属材料微裂纹取向与

超声波的和频非线性效应研究。首先，利用 ２列
不同频率的超声波，在经过不同取向的微裂纹时

会引发微裂纹界面处不同大小的应变。然后，基

于泰勒公式将应力应变的线性关系模型转化为非

线性关系模型，获得 ２列超声波经过微裂纹时叠
加产生的和频非线性频率分量，进而计算得到这

些频率分量的位移场。最后，以位移场为桥梁，建

立超声和频非线性特征系数与微裂纹取向角度的

关系模型。有限元仿真计算和实验测试都验证了

模型的有效性，为金属材料微裂纹早期的检测提

供了一种新的有效手段。

１　理论模型
１．１　混频非线性超声检测中的频率分量

当金属材料存在微裂纹损伤时，其输入输出

信号可用以下非线性方程表示
［１３］
：

ｙ（ｔ）＝ａｘ（ｔ）＋ｂｘ２（ｔ）＋ｑ（ｔ） （１）
式中：ｘ（ｔ）为输入信号；ｙ（ｔ）为系统响应；ａ、ｂ为
常数；ｑ（ｔ）为噪声，忽略不计。

输入信号中包含２种频率的简谐分量：
ｘ（ｔ）＝Ａ１ｓｉｎ（２πｗ１ｔ＋１）＋Ａ２ｓｉｎ（２πｗ２ｔ＋２）

（２）
式中：输入信号的基波频率为 ｗ１和 ｗ２；２个简谐
分量的幅值、相位分别为 Ａ１和 Ａ２、１和 ２。

将式（２）代入式（１）中可以得到对应输出为
ｙ（ｔ）＝ａＡ１ｓｉｎ（２πｗ１ｔ＋１）＋ａＡ２ｓｉｎ（２πｗ２ｔ＋

　　２）－ｂ
Ａ２１
２
ｃｏｓ（２π（２ｗ１）ｔ＋２１）－

　　ｂ
Ａ２２
２
ｃｏｓ（２π（２ｗ２）ｔ＋２２）＋

　　ｂＡ１Ａ２ｃｏｓ（２π（ｗ２－ｗ１）ｔ＋（２－１））－
　　ｂＡ１Ａ２ｃｏｓ（２π（ｗ２＋ｗ１）ｔ＋（２＋１）） （３）

由式（３）可知，输出信号 ｙ（ｔ）中不仅出现了
频率为 ２ｗ１和 ２ｗ２的二次谐波，还出现了频率为
ｗ２－ｗ１的差频分量及频率为 ｗ１＋ｗ２的和频分
量，因此在混频检测中可以通过输出信号的和频

分量或者差频分量是否存在来说明被检测材料中

是否存在微裂纹等非线性损伤。

１．２　非线性和频横波分量与微裂纹的相互作用
假设微裂纹的 ２个面是简单接触，２个界面

之间施加的内应力为 Δσ，即
Δσ＝Ｋξ （４）
式中：ξ为微裂纹受到入射波加载所产生的应变；
Ｋ＝Ｋ（ξ）表示界面的刚度为超声波经过微裂纹时
引发的应变的函数。

利用泰勒公式，在 Ｋ＝Ｋ０处展开并保留前两
项，得

Ｋ＝Ｋ０＋αξ （５）
式中：α为非线性系数，并且 αξＫ０。

将式（５）代入式（４）中得到

Δσ＝Ｋ０ξ＋αξ
２

（６）
假设混合信号分量频率 ｗ３＝ｗ１±ｗ２，其中 ｗ１

与 ｗ２ 分别为 ２列入射超声波的频率，如图 １
所示。

得到微裂纹分别在入射波１与入射波２作用
下接触界面产生的形变分别为

ｕ１（ｘ，ｙ，ｔ）＝Ｕ１（ｘ，ｙ）ｃｏｓ（ｗ１ｔ） （７ａ）
ｕ２（ｘ，ｙ，ｔ）＝Ｕ２（ｘ，ｙ）ｃｏｓ（ｗ２ｔ） （７ｂ）
式中：Ｕ１和 Ｕ２分别为入射波 １和入射波 ２的位
移场；ｘ和 ｙ为微裂纹中心位置的坐标，坐标系原
点位于中心位置。

假定微裂纹有效长度为 ｈ，宽度为 Ｄ，通常认
为微裂纹宽度远小于入射波的波长，所以在微裂

纹宽度方向上，微裂纹受到入射波加载所产生的

应变为

ξ＝Ｄ
（ｕ１＋ｕ２）

ｘ
＝Ｄ

Ｕ１
ｘ
ｃｏｓ（ｗ１ｔ）＋

　　Ｄ
Ｕ２
ｘ
ｃｏｓ（ｗ２ｔ） （８）

将式（８）代入式（６）中，可以得到 ２列入射波驱动
微裂纹产生的应力为

Δσ３ ＝αＤ
２Ｕ１（ｘ，ｙ）

ｘ
·
Ｕ２（ｘ，ｙ）
ｘ

ｃｏｓ（ｗ３ｔ） （９）

应力 Δσ３作用于裂纹周围，使得经过微裂纹
的超声波产生多个新的非线性频率分量。

超声波在各向同性弹性介质中传播的位移场

可以用方程表示为
［１４］

Ｕ＝Ａｃｏｓ（ｋｘ） （１０）

图 １　混合频率信号示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｍｉｘｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｉｇｎａｌ

６９６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 杨斌，等：金属材料微裂纹取向与超声波和频非线性效应

式中：Ｕ为位移场；Ａ为幅度；ｋ为波数。
本文利用横波进行分析研究，在实际材料中，

微裂纹的取向较散乱，超声波传播经过微裂纹时，

只有垂直于微裂纹方向的振动分量会驱动微裂纹

界面的两侧发生“张开”与“闭合”运动，对超声波

起到非线性调制作用
［１５］
，产生和频横波。假设存

在一个微裂纹与超声波振动方向的夹角 θ（０°≤
θ≤９０°），即微裂纹取向角度。

如图 ２所示，垂直于微裂纹的振幅分量为
Ａｓｉｎθ，则推导得到入射波１与入射波２垂直于微
裂纹取向的位移场分别为

Ｕ１ ＝Ａ１ｓｉｎθｃｏｓ（ｋ１ｘ） （１１ａ）
Ｕ２ ＝Ａ２ｓｉｎθｃｏｓ（ｋ２ｘ） （１１ｂ）

入射波１和入射波２驱动微裂纹运动所产生
的应变可分别表示为

ε１＝
Ｕ１
ｘ
＝ｙ
２ｗ１
ｘ２

＝－ｙｋ２１Ａ１ｓｉｎθｃｏｓ（ｋ１ｘ） （１２ａ）

ε２＝
Ｕ２
ｘ
＝ｙ
２ｗ２
ｘ２

＝－ｙｋ２２Ａ２ｓｉｎθｃｏｓ（ｋ２ｘ） （１２ｂ）

ｙ＝０表示试样的中心。
将式（１２ａ）和式（１２ｂ）代入式（９）中可以得到

应力为

Δσ３＝

　　αｙｋ２１ｋ
２
２Ｄ

２Ａ１Ａ２ｓｉｎ
２θｃｏｓ（ｋ１ｘ）ｓｉｎ（ｋ２ｘ）ｃｏｓ（ｗ３ｔ）

（１３）
整个裂纹内力为

Ｆ＝ｓΔσ３ ＝αｓｙｋ
２
１ｋ
２
２Ｄ

２Ａ１Ａ２ｓｉｎ
２θ·

　　ｃｏｓ（ｋ１ｘ）ｓｉｎ（ｋ２ｘ）ｃｏｓ（ｗ３ｔ） （１４）
式中：ｓ为微裂纹的表面积。

假设该内力 Ｆ均匀分布于（ｘ０，ｙ０）的微裂纹
横截面上，产生混合信号分量，频率为 ｗ３，该信号

分量的位移场为 Ｕ３，推导得
［１４］

Ｕ３ ＝ｙ０αｋ
２
１ｋ
２
２ｓＤ

２ Ａ１Ａ２ｓｉｎ
２θ

Ｓｋ３ｓｉｎ（ｋ３Ｌ）
·

　　ｃｏｓ（ｋ３（Ｌ－ｘ））ｃｏｓ（ｋ１ｘ０）ｓｉｎ（ｋ２ｘ０） （１５）

图 ２　微裂纹取向示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ

式中：１／ｓｉｎ（ｋ３Ｌ）表示混合信号分量的谐振特性；
Ｓ为试样的横截面积；Ｌ为试样的长度。

假设混合信号分量的位移场与２列入射波位
移场具有相同的形式，即

Ｕ３ ＝Ａ３ｓｉｎθｃｏｓ（ｋ３ｘ） （１６）

定义超声和频非线性特征系数
［１６］β＝

Ａ３
Ａ１Ａ２

，

可以用于定量评价金属材料早期损伤微裂纹特征

参数的和频非线性效应
［１７］
。将式（１６）代入式（１５）

中，可以得到超声和频非线性特征系数 β为

β＝
Ａ３
Ａ１Ａ２

＝ｓｉｎθ
ｙ０αｋ

２
１ｋ
２
２ｓＤ

２ｃｏｓ（ｋ１ｘ０）
Ｓｋ３ｓｉｎ（ｋ３Ｌ）

·

　　
ｃｏｓ（ｋ３（Ｌ－ｘ））ｓｉｎ（ｋ２ｘ）

ｃｏｓ（ｋ３ｘ）
（１７）

　　因此，超声和频非线性特征系数 β∝ｓｉｎθ（０≤
θ≤９０°）。从式（１７）中可以得到，超声和频非线
性特征系数 β与微裂纹取向角度 θ成正相关
趋势。

２　仿真分析

２．１　有限元模型建立
采用 ＡＢＡＱＵＳ有限元仿真，在二维域建立金

属试样截面模型，试样长 ×高为 １２０ｍｍ×８ｍｍ，
微裂纹尺寸长 ×宽为 ２ｍｍ×０．０４ｍｍ，如图３所
示。材料密度 ρ＝７８００ｋｇ／ｍ３，泊松比 ν＝０．３，弹
性模量 Ｅ＝２００ＧＰａ。微裂纹在试样中心位置，使
用椭圆来模拟微裂纹的形状，其长轴和短轴尺寸

分别是微裂纹的长和宽。在金属试样左端分别施

加正弦横波激励信号 １和激励信号 ２，在右端接
收输出信号。

模型的网格划分采用了分区域划分的形式，

整体尺寸划分的依据是在一个单位时间步内，各

个频率的超声波均不能传播穿过一个网格。其中

ｃ为超声横波在低碳钢中的波速，约为 ３２３０ｍ／ｓ，
为保证精度，取频率最高的和频分量（２．５ＭＨｚ），
计算得到最小波长约为１．３ｍｍ，模型最大网格尺
寸取为波长的十分之一，取为 ０．１３ｍｍ，时间步长
设置为０．０２μｓ，并对微裂纹处的网格进行分区

图 ３　有限元模拟板示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｂｏａｒｄ

７９６
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加密处理，设置为０．１ｍｍ。
如图４所示，仿真建模中激励信号采用连续

正弦信号模式的压强来模拟横波信号，２列幅值
均设置为１０ＧＰａ；计算完成后，对于不同角度的微
裂纹，取相对于微裂纹中心同一位置处单元格，提

取检测信号时域数据，再使用 ＭＡＴＬＡＢ进行傅里
叶变换为频域数据进行分析对比。

如图５所示，在保证微裂纹长宽均不变的情
况下，设置有限元模型中微裂纹取向角度 θ为
０°、１５°、３０°、４５°、６０°、７５°、９０°，进行微裂纹取向特
征参数的仿真计算。

图 ４　激励及检测信号加载位置

Ｆｉｇ．４　Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎａｎｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｌｏａｄｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎ

图 ５　不同微裂纹取向角度仿真模型图

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓ

２．２　仿真结果
激励信号采用包含 ２个中心频率分别为

１ＭＨｚ和１．５ＭＨｚ的连续信号，其时域波形与经过
傅里叶变换后的频域波形如图６所示。当２列超
声波经过取向角度为 ９０°的微裂纹时，输出信号
的时域波形和频域波形如图 ７（ａ）和图 ７（ｂ）所
示。可以看到，相比于原始激励信号的频域，不仅

出现了１ＭＨｚ和１．５ＭＨｚ基波的二次谐波 ２ＭＨｚ
和３ＭＨｚ的信号，而且出现了频率为２．５ＭＨｚ的和
频信号。仿真结果表明，微裂纹的存在不仅产生

了二次谐波非线性效应，而且出现了和频、差频等

非线性效应。

采用同样的方法，依次对 ７组不同的微裂纹
取向角度（０°、１５°、３０°、４５°、６０°、７５°和 ９０°）进行
了仿真模拟，结果如图８所示。

图８给出了不同角度下仿真模拟得到的时域

图 ６　激励信号的波形与频谱

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍ

与频域波形。由图 ８（ｂ）可得，微裂纹取向角度
０°变化到９０°均观察到了２．５ＭＨｚ的和频波峰，产
生了超声波的和频非线性效应；为方便对比分析，

将图８（ｂ）中的信号数据提取出来绘制和频振幅，
微裂纹取向变化趋势如图 ９（ａ）所示，和频（ｗ３＝
２．５ＭＨｚ）振幅的总体趋势是随着微裂纹取向角
度 θ的增大而增大。利用式（１７）计算超声和频
非线性特征系数，如图 ９（ｂ）所示。计算结果表
明，随着微裂纹取向与超声波振动方向的夹角不

断增大，超声和频非线性特征系数也在不断增大，

与理论结果相一致，验证了模型的正确性。

为了说明超声波和频非线性特征效应对微裂

纹取向的敏感性，将混频检测中的超声和频非线

性特征系数 β与单频检测中的二次非线性特征系
数 β′进行对比分析。其中，二次非线性特征系数
β′为［１８］

β′＝
Ｂ２
Ｂ２１

（１８）

式中：Ｂ１为单频检测基波振幅；Ｂ２为二次谐波
振幅。

为便于对比分析，单频超声非线性检测仿真

８９６
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图 ７　微裂纹取向角度为 ９０°时输出信号的波形与频谱

Ｆｉｇ．７　Ｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍｏｆｏｕｔｐｕｔｓｉｇｎａｌｗｈｅｎ

ｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎａｎｇｌｅｉｓ９０°

中设置信号的中心频率为 １．２５ＭＨｚ，其非线性二
次谐波的中心频率与混频检测中和频信号频率相

同，为２．５ＭＨｚ，由于单频检测只有一列激励信
号，为了保持与混频检测相同激励水平，其幅值设

置为混频检测激励信号的 ２倍，为 ２０ＧＰａ。其他
各项参数设置均与混频计算保持一致，同样进行

了７组计算模拟来研究微裂纹取向对二次谐波振
幅及二次非线性特征系数的影响，仿真结果如

图１０所示。
图１０（ａ）、（ｂ）分别给出了单频非线性超声

与不同微裂纹取向角度相互作用的时域与频域波

形。由图１０（ｂ）可得，微裂纹取向角度从 ０°变化
到９０°时的输出信号频谱中均产生了频率为
２．５ＭＨｚ的二次谐波信号。将振幅数据提取出来
绘制成图１０（ｃ），可以得到，随着微裂纹取向角度
θ的不断增大，二次谐波（ｗ＝２．５ＭＨｚ）振幅大小
起伏不定，并未呈现明显的总体趋势。将基波振

幅与二次谐波振幅提取出来，计算二次非线性特

征系数 β′，并将其与超声和频非线性特征系数 β
进行比较，结果如图 １０（ｄ）所示。由仿真结果可
以看出，随着微裂纹取向角度θ的不断增大，超

图 ８　混频检测仿真结果

Ｆｉｇ．８　Ｍｉｘｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

声和频非线性特征系数呈不断增大的趋势，而二

次非线性特征系数变化起伏较大，没有一定规律。

因此，相比于单频非线性超声检测，混频非线性超

声检测中和频分量与微裂纹取向角度相互作用的

非线性效应趋势更加明显。

２．３　讨论与分析
非线性特征系数不仅与特定角度下和频振幅

或二次谐波的振幅有关，也与基波的振幅有关。

因此，本节从超声波的平均能流密度（即声强）的

角度对混频检测和单频检测的仿真模拟结果进行

分析，综合考虑到基波振幅对非线性特征系数的

影响；将混频非线性超声检测与单频非线性超声

检测仿真模拟结果中的振幅数据分别提取出来，

计算超声波声强的参考波的声强计算公式为

Ｉ＝１
２ρ
ｗ２ｃＡ２ （１９）

分别计算混频检测与单频检测情况下系统的

输入超声波的声强及各频率分量的声强，并计算和

频分量声强占比 η１与二次谐波声强占比 η２，即

η１ ＝
Ｉ′１
Ｉ１
×１００％ （２０）

η２ ＝
Ｉ′２
Ｉ２
×１００％ （２１）

９９６
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图 ９　不同取向角度微裂纹的和频非线性效应

Ｆｉｇ．９　Ｓｕｍｆｒｅｑｕｅｎｃｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｆｆｅｃｔｏｆｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓ

式中：Ｉ１为混频检测超声波输入信号声强；Ｉ′１为
混频检测和频分量信号声强；Ｉ２为单频检测超声
波输入信号声强；Ｉ′２为单频检测二次谐波分量信
号声强。

计算混频检测中和频分量声强与声强占比、

单频检测中二次谐波声强与声强占比，结果如

表１所示。
利用表１中相关数据，绘制混频检测与单频

检测中的声强对比，如图１１所示。如图 １１（ａ）所
示，随着微裂纹取向角度的增大，和频分量声强整

体呈明显增大趋势，而二次谐波声强整体无明显

波动。

同时，如图１１（ｂ）所示，随着微裂纹取向角度
的不断增大，和频分量声强占比不断增大，而二次

谐波声强占比有一定波动，但是并没有成一定趋

势；同时对比和频分量的声强变化与声强占比变

化发现，声强占比曲线的增大趋势更为均匀显著，

说明基波振幅对于微裂纹取向的和频非线性效应

也具有一定的影响。

图 １０　单频检测仿真结果

Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

００７
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表 １　各分量声强计算结果及占比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｓｏｆ

ｓｏｕｎｄｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｆｅａｃｈｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

微裂纹取向

角度／（°）
Ｉ′１／（１０

１３Ｗ·

ｍ－２）

Ｉ′２／（１０
１３Ｗ·

ｍ－２）
η１／％ η２／％

０ １．２４７ １．７９７ ０．２８９ ０．６８１

１５ ２．１６３ １．９５１ １．２９０ ０．４９８

３０ １．６０８ ３．５４１ １．４５５ ０．９５８

４５ ３．０７４ １．７６２ １．４２８ １．３２１

６０ ３．２６２ ０．３５７２ ２．１５７ ０．１３４

７５ ４．２６４ １．１６６ ４．５１８ ０．２７３

９０ １８．４１ ２．１６６ ４．５６６ ０．５１８

图 １１　和频分量与二次谐波声强对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｏｕｎｄｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｆｓｕｍｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎｄｓｅｃｏｎｄｈａｒｍｏｎｉｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

　　分别计算各角度下和频分量声强相对二次谐
波声强的增长程度，就各个微裂纹取向角度下平

均而言，和频分量比二次谐波声强提高了５倍以
上。这证实了相比于单频检测，混频检测微裂纹

取向的和频非线性效应趋势更加明显、有效。

３　实验验证
３．１　实验系统设计

实验流程的示意图如图 １２所示。首先由双
通道信号发生器产生 ２个频率分别为 １ＭＨｚ和

１．５ＭＨｚ的正弦连续横波信号，经过放大和滤波
后，使用超声波压电陶瓷横波探头施加在试样上。

超声波信号沿着试样的长度方向传播，由于微裂

纹的存在，２列波在微裂纹处会叠加产生和频分
量信号，采用中心频率为 ２．５ＭＨｚ的超声波压电
陶瓷横波探头接收和频信号，然后进行傅里叶变

换，得到接收信号中的基波分量与和频分量。对

不同微裂纹取向角度的试样重复上述步骤。对于

微裂纹试样的制备，首先将试样按照一定角度切

断，再将其按照原状使用夹持设备夹紧来模拟特

定取向的微裂纹，为尽可能保证夹持时模拟微裂

纹的宽度一致，实验中通过控制虎钳旋转的角度

一致，３个试样的夹持位置一致，保证了 ３个不同
角度模拟微裂纹的夹紧力度相一致；同时，激励探

头、接收探头与试样的相对位置保持一致，如

图１３所示。在实际测试过程中，选取试样微裂纹
夹角为０°、４５°、９０°进行实验验证，如图１４所示。

图 １２　实验流程示意图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓ

图 １３　实验实物图

Ｆｉｇ．１３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

图 １４　试样制备图

Ｆｉｇ．１４　Ｓａｍｐｌｅｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ

１０７
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３．２　实验结果
实验测试的输出信号如图 １５所示。和频信

号相较于基频信号较为微弱，但频谱中出现了较

为明显和频分量，如图 １５（ａ）、（ｂ）、（ｃ）所示。从
图１５（ｄ）中可以看出，和频振幅随着微裂纹取向

图 １５　不同微裂纹取向角度输出信号频域波形

Ｆｉｇ．１５　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ

ａｎｇｌｅｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｏｕｔｐｕｔｓｉｇｎａｌ

角度 θ的增大而增大，其结果与理论结果及仿真
计算结果的趋势基本吻合。

利用和频信号振幅与基波信号振幅计算超声

和频非线性特征系数，如图 １６所示。可以看出，
实验结果与模拟仿真及理论推导的结果相似，超

声和频非线性特征系数随着微裂纹取向角度的增

大而增大，成明显的正相关趋势，与计算模拟结果

同样一致。

图 １６　超声和频非线性特征系数变化趋势

Ｆｉｇ．１６　Ｔｅｎｄｅｎｃｙｏｆｕｌｔｒａｓｏｕｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｓｕｍｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

４　结　论

本文开展了金属材料微裂纹取向与超声波的

和频非线性效应研究，以位移场为桥梁，建立了超

声和频非线性特征系数与微裂纹取向角度的关系

模型。实验结果表明：

１）随着微裂纹取向角度的逐渐增大，混频检
测中和频振幅呈增大趋势，超声和频非线性特征

系数与微裂纹取向角度之间呈现明显的正相关

趋势。

２）相比二次非线性特征系数，超声和频非线
性特征系数对微裂纹取向检测更为敏感有效。

３）和频分量声强与声强占比会随着微裂纹
取向角度的增大而增大。基波振幅对于微裂纹取

向的和频非线性效应也具有一定的影响。

综上所述，利用超声波与金属材料微裂纹相

互作用的和频非线性效应，可以有效检测微裂纹

的取向角度趋势，为检测金属材料早期损伤提供

了一种有效手段。
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结冰飞机非线性稳定域确定及安全操纵方法

周驰，李颖晖，郑无计，武朋玮，董泽洪

（空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：结冰会恶化飞机的动力学特性，造成飞行包线收缩，威胁飞行安全，研究结
冰后飞机的非线性稳定域变化对于驾驶员操纵应对策略设计以及飞行安全的提高具有重要意

义。以 ＮＡＳＡ的 ＧＴＭ为案例飞机，首先对飞机气动参数进行多项式拟合，同时结合结冰因子
模型，建立了飞机在结冰条件下的纵向通道动力学模型；然后通过分岔分析方法对飞机在不同

程度结冰条件和操纵指令下的飞行状态变化进行了研究，并将其用于指导驾驶员操纵，同时考

虑到分岔分析方法的局限性，利用微分流形理论确定了飞行系统的非线性稳定域，并将其作为

飞行安全边界；最后针对结冰情形，提出将分岔分析方法与微分流形理论相结合共同用于操纵

指导，并进行了操纵时域验证。研究结果表明，结冰会使安全边界收缩，在小扰动的作用下都

可能使飞行状态超出安全边界。随着结冰程度增加，飞机的稳定性质甚至会发生变化，此时飞

行状态将很难维持在原有的安全边界以内，提出了通过指导驾驶员操纵指令变化使飞行状态

到达新的安全边界。研究结果对于飞行安全操纵及边界保护都具有一定的指导意义。

关　键　词：结冰飞机；分岔分析；微分流形理论；稳定域；飞行操纵
中图分类号：Ｖ３２８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７０５０９

　　结冰不仅会恶化飞机的动力学特性，也会严
重影响驾驶员正常操纵，因而结冰飞行事故持续

发生
［１］
。驾驶员在结冰情况下仍继续保持常规

操纵，飞行状态极易超出安全边界
［２］
。ＮＡＳＡ对

１９７６—１９９４年间的飞行事故进行了数据统计，其
中由结冰引发的飞行事故就有 １６起，共造成
１３９人死亡［３］

。结冰不仅使飞机升力减小，阻力

增大，失速迎角也会对应减小，这导致飞机更易失

速。１９９４年，美国鹰航公司的一架 ＡＴＲ７２２１２飞
机因机翼严重结冰在印第安纳州坠毁，当时飞行

迎角仅为 ５°，远远低于飞控系统给出的限制值
１８．１°，但事故却仍因飞机失速而发生［４］

。

对于刚体飞机而言，一旦控制结构确定下来，

整个飞控系统也被固定。同时飞行指令也存在一

个限制，只要机组下达的飞行指令超出这个限制，

飞机将很难回到原有的平衡状态。当飞机的动力

学特性发生变化，就可能出现抖动甚至失速。文

献［５］指出通过分岔分析方法能够清晰地对环境
影响下的飞机动力学状态变化进行观测，此时驾

驶员可通过操纵将飞行状态调整到新的稳定平衡

状态，这也是一种常用的边界恢复方法。分岔分

析方法目前正被广泛应用于研究飞机的动力学特

性变化，并用于指导飞行操纵
［６７］
。Ｅｎｇｅｌｂｒｅｃｈｔ

等
［８］
指出飞行系统的稳定性与分岔点有关。操

纵过度，分岔就会出现，系统就可能失稳。Ｈａｒｒｙ
和 Ｊｅａｎ［９］利用分岔分析方法对飞机动力学特性

进行了研究，但其只是研究了对飞行指令的限制，

虽然提出了当飞机失稳后将飞行状态调整到某一

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904008&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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稳定平衡点（ＳｔａｂｌｅＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍＰｏｉｎｔ，ＳＥＰ）的策
略，但是该状态点附近稳定边界的范围却没有定

义，如果找到的稳定平衡点附近的稳定边界较小，

即使将飞行状态调整到该稳定状态，一个轻微的

扰动都能使飞行状态重新失稳。为提升飞行安

全，应该在此基础上找到可靠的边界确定方法。

近年来，国内外对安全边界的确定方法已经

进行了大量研究。传统的边界确定方法是通过数

值计算或飞行试验，给出迎角、侧滑角、俯仰角、飞

行速度、过载等飞行参量的限制值。但由于传统

方法无法将环境因素考虑在内，因此就不再适用

于结冰条件安全边界确定。近年来，吸引域（Ｒｅ
ｇｉｏｎｏｆＡｔｔｒａｃｔｉｏｎ，ＲＯＡ）方法［１０］

被用于安全边界

的确定，但是 ＲＯＡ方法主要是基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ能
量函数

［１１］
确定边界，精确性依赖于所选择的 Ｌｙａ

ｐｕｎｏｖ函数，因此保守性较强。Ｗｅｅｋｌｙ和 Ｔｉｎ
ｋａ［１２］提出用可达集方法确定飞行安全边界，并将
最大可控不变集作为安全边界，但可达集方法基

于最优控制，在不同控制下可能确定的边界也不

同，保守性较强，同时该方法不是基于稳定平衡状

态确定边界，因此在指导飞行操纵上存在一定

难度。

本文提出了利用微分流形理论对结冰条件下

的飞行系统进行非线性稳定域确定，该方法在稳

定域的确定上主要是基于稳定平衡点。稳定域的

确定是通过计算稳定平衡点稳定边界上的不稳定

平衡点（ＵｎｓｔａｂｌｅＥｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍＰｏｉｎｔ，ＵＥＰ）的稳定
流形的并集得到，并将其作为飞行系统的安全边

界
［１３１４］

。只要将系统的飞行状态控制在稳定域

内，飞行系统就不会有失稳风险，而在稳定域外的

点则会振荡发散
［１５］
。本文首先利用分岔分析方

法对不同结冰程度条件下的飞机的动力学特性变

化进行观测，给出了不同条件下驾驶员的可操纵

安全范围，并得到了飞机的稳定平衡点；然后在选

定的稳定平衡点处基于微分流形理论进行安全边

界确定。通过将 ２种方法相结合，实现了结冰条
件下，即使飞行状态超出原安全边界，仍然可以通

过操纵指导使其到达新的安全边界。

１　结冰飞机非线性模型
１．１　飞机纵向通道动力学模型

结冰飞机非线性动力学方程可表示成如下微

分方程形式：

ｘ＝ｆ（ｘ，η） （１）
式中：状态变量 ｘ中包含飞行迎角 α、俯仰角 θ以
及俯仰角速度 ｑ；η为结冰因子，反映结冰程度。

建立的飞机三维非线性纵向通道动力学模型

如下：

α＝ｑ＋（－Ｌ＋ｍｇｃｏｓ（α－θ））／（ｍＶ）

θ
·

＝ｑ
ｑ＝Ｍ／Ｉ

{
ｙ

（２）

式中：ｍ为飞机质量；Ｌ为飞机升力；Ｖ为飞行速
度；Ｍ为飞机纵向通道力矩；Ｉｙ为飞机纵向通道转
动惯量；ｇ为重力加速度。

升力和力矩可以表示为

Ｌ＝（Ｆｘ＋Ｔｘ）ｓｉｎα－（Ｆｚ＋Ｔｚ）ｃｏｓα

Ｍ ＝０．５ρＶ２ＳｃＣｍ

Ｆｘ ＝０．５ρＶ
２ＳＣｘ

Ｆｚ ＝０．５ρＶ
２ＳＣ













ｚ

（３）

式中：Ｔｘ和 Ｔｚ分别为推力在机体轴上的分量，Ｔ
为飞机推力；Ｆｘ和 Ｆｚ分别为气动力在机体轴上
的分量；ρ为大气密度；Ｓ为飞机参考面积；ｃ为平
均空气动力学弦长；Ｃｘ、Ｃｚ、Ｃｍ 为力及力矩系数，
具体见参考文献［９］。
１．２　结冰飞机多项式系数模型

对飞行数据进行多项式参数拟合能够精确地

得到气动数据随飞行迎角 α、俯仰角速度 ｑ以及
升降舵偏角 δｅ变化的多项式形式的解析表达

式
［１６］
，如下：

Ｃｘ ＝ｘ１α＋ｘ２α
２＋ｘ３δｅ＋ｘ４

Ｃｚ ＝ｚ１α＋ｚ２ｑ＋ｚ３α
２＋ｚ４δ

{
ｅ

（４）

式中：多项式系数 ｘｉ（ｉ＝１，２，３，４）和 ｚｉ（ｉ＝１，
２，３，４）为结冰因子 η的函数。

可通过如下表达式体现结冰程度对飞机气动

特性的影响
［２］
：

Ｃ（Ａ）ｉｃｅｄ ＝（１＋ηＫＣ（Ａ））Ｃ（Ａ） （５）
式中：ＫＣ（Ａ）表示飞行参数的变化；Ｃ（Ａ）为结冰前力
或力矩系数。结冰因子 η是一个时变量，随结冰
程度变化，变化范围从 ０到 ηｍａｘ。η＝０表示飞机
不受结冰影响，η＝ηｍａｘ表示飞机完全结冰。另
外，式（５）所用的结冰程度影响模型是由 Ｂｒａｇｇ提
出的初步模型，虽然模型较为简单，但在一定程度

上能够反映结冰的趋势，根据公开发表的文

献
［４，１７１８］

，可知该方法得到的结果对于本文使用

的 ＧＴＭ飞机具有较强的通用性，且比较精确
可靠。

１．３　增稳控制器设计
为了提升飞机的稳定性，对飞行系统进行反

馈增稳控制。选取飞行迎角 α、俯仰角 θ以及俯
仰角速度 ｑ作为控制变量，对整个飞行系统进行

６０７
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　第 ４期 周驰，等：结冰飞机非线性稳定域确定及安全操纵方法

增稳设计，具体结构如图 １所示。图中：θｃ为驾
驶员操纵指令输入；Ｋα、Ｋｑ为相应的反馈控制律
参数；θｅ为指令输入误差；ＫＰ为指令放大系数。

图 １　飞机纵向通道控制器结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｃｈａｎｎｅｌ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

２　安全性分析方法

本文的主要研究内容是将微分流形理论与分

岔分析方法相结合，并共同用于指导结冰条件下

的驾驶员操纵。下面对这２种方法的基础理论进
行介绍。

２．１　分岔分析方法
分岔分析方法可用于如下的非线性微分

系统：

ｘ＝ｆ（ｘ，η，ｕ） （６）
式中：ｆ（·）为非线性微分系统的函数；ｘ为状态
变量；ｕ为控制输入。分岔分析方法可以用于展
示全维飞行状态，但对于本文研究的飞机纵向通

道而言，主要展示（Ｖ，α，θ，ｑ）这 ４维。在分岔分
析中，分岔点的形成主要是由于系统平衡点的稳

定性质发生变化所导致。当出现结冰情况，飞机

的动力学系统将被破坏，这也会对平衡点的稳定

性质造成影响。伴随着结冰程度的不断增加，原

本稳定的平衡点也可能变成不稳定平衡点，这样

就形成了分岔点。同样的，当驾驶员操纵过猛也

会造成动力学系统失稳，特别是对于结冰飞机，驾

驶员的操纵会变得更加敏感。因此，本文分别将

操纵指令输入 δｅ及结冰因子 η作为分岔参数进
行研究。

２．２　微分流形理论
稳定性是衡量飞行安全的一项主要指标，只

要能将飞行状态保持在稳定域内，飞机就不会有

失稳的风险
［１９２０］

。本文提出的基于微分流形理

论方法求稳定域是通过以稳定平衡点稳定边界上

的不稳定平衡点的稳定流形作为安全边界，该方

法能精确地刻画出飞行系统的稳定域。

２．２．１　基本理论
非线性动力学系统可表示为以下形式：

ｘ＝ｆ（ｘ） （７）
对于系统式（７），若存在点 ｘ０，使 ｆ（ｘ０）＝０，

则 ｘ０称为系统的平衡点。若 ｘ０处的 Ｊａｃｏｂｉａｎ矩
阵的特征值实部全不为零，则 ｘ０为双曲平衡点。
若特征值实部全为负，则 ｘ０为稳定平衡点；反之，
若其中存在实部大于零的特征值，则 ｘ０是不稳定
平衡点。对于不稳定平衡点，实部小于零的部分

的特征向量｛ｖ１，ｖ２，…，ｖｌ｝张成稳定的特征空间

Ｅｓ，大于零的部分对应的特征向量｛ｖｌ＋１，ｖｌ＋２，…，

ｖｎ｝张成不稳定的特征空间 Ｅｕ，全空间表示为

Ｒｎ＝Ｅｓ＋Ｅｕ。
双曲平衡点 ｘ０的稳定流形 Ｗ

ｓ
（ｘ０）和不稳定

流形 Ｗｕ（ｘ０）可表示如下：

Ｗｓ（ｘ０）＝｛ｘｌｉｍ
ｔ→∞
（ｔ，ｘ）＝ｘ０｝

Ｗｕ（ｘ０）＝｛ｘ ｌｉｍ
ｔ→－∞
（ｔ，ｘ）＝ｘ０

{
｝

（８）

式中：（ｔ，ｘ）为系统式（７）始于 ｘ的解。
下面给出微分流形理论求解稳定边界的具体

方法。对于一个微分系统 ｘ＝ｆ（ｘ），首先令 ｆ（ｘ）＝
０，得到系统所有的平衡点；然后通过对比平衡点
处的 Ｊａｃｏｂｉａｎ矩阵的特征值，判断平衡点的稳定
性，以其中的一个稳定平衡点作为工作点，对该稳

定平衡点附近的所有不稳定平衡点进行积分，观

察解轨线能否最终收敛于工作点，从而得到所有

工作点边界上的不稳定平衡点；最后将边界上所

有不稳定平衡点稳定流形的并集作为系统的稳定

边界。

２．２．２　非线性系稳定域具体构造方法
本文的稳定域构造主要是基于轨道弧长

法
［２１］
，流程如图２所示。具体步骤如下：
步骤１　确定初始圆。利用不稳定平衡点 ｘｉ

所对应的稳定特征向量组成特征子空间（即切平

面），然后在切平面上以 ｘｉ为中心，ｒ为半径作初
始圆，并在圆上均匀取 Ｎ个点｛ｐ１，１，ｐ１，２，…，
ｐ１，Ｎ｝。

步骤 ２　求解轨线。以点集｛ｐ１，１，ｐ１，２，…，
ｐ１，Ｎ｝为初始点，分别对系统进行反时间积分，当
轨线长度达到设定值 Ｌ０时停止，得到第一代轨线
｛Ｔ１，１，Ｔ１，２，…，Ｔ１，Ｎ｝，各条轨线的终点记为｛ｐ２，１，
ｐ２，２，…，ｐ２，Ｎ｝。

步骤３　轨线疏密程度判断。首先检查各条
轨线间的距离，若２条轨线间的距离大于 Ｄｍａｘ，则
在这２条轨线的初始点间重新插入一个新初始
点。若２条轨线间的距离小于 Ｄｍｉｎ，则删除其中
一条轨线的初始点。最后重新调整初始点集，返

回步骤２，直到满足要求，进入步骤４。

７０７
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图 ２　轨道弧长法构造稳定边界流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｔａｂｉｌｉｔｙｂｏｕｎｄａｒｙｗｉｔｈ

ｔｒａｃｋａｒｃｌｅｎｇｔｈｍｅｔｈｏｄ

步骤４　以步骤３中确定的轨线终点为二代
初始点，重复步骤 ２和步骤 ３，迭代达到 Ｚｍａｘ次时
停止。

步骤５　连接相邻代的轨线。将始于相邻初
始点的轨线连接，形成边界面。

步骤６　将稳定边界上所有的不稳定平衡点
所确定的稳定流形组合在一起形成系统的稳定域。

３　结冰飞机案例分析

本文以 ＮＡＳＡ的 ＧＴＭ为研究对象，考虑增稳
控制结构的影响，利用 １．１节给出的结冰飞机纵
向通道模型，对飞行系统的动力学特性及非线性

稳定域进行分析。飞机的相关动力学参数如下：

飞 机 质 量 ｍ ＝９０７０３ｋｇ，大 气 密 度 ρ＝
０．５３８４ｋｇ／ｍ３，重力加速度 ｇ＝９．８０６３ｍ／ｓ２，飞行
高度 Ｈ＝６０００ｍ，俯仰轴的转动惯 量 Ｉｙ ＝

１４６７９０００ｋｇ／ｍ２，机翼参考面积 Ｓ＝１８５．２５ｍ２，平
均空气动力学弦长 ｃ＝４．８７ｍ，飞机具体的气动力
及力矩参数见参考文献［９］。
３．１　分岔分析

本文中分岔分析方法主要是用于研究结冰后

飞机的动力学特性变化，通过展示飞行状态平衡

点的形式揭示。为了便于分析，研究过程中各个

控制参数保持不变，而驾驶员操纵指令作为变化

量，其中平衡点的计算是通过计算飞机的动力学

方程得到。仿真分别针对不同结冰条件给出（Ｖ，
α，θ，ｑ）的分岔分析图，如图３～图５所示。

图 ３　无结冰（η＝０）分岔图

Ｆｉｇ．３　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｗｉｔｈｏｕｔｉｃｉｎｇ（η＝０）
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图 ４　结冰因子 η＝０．１分岔图

Ｆｉｇ．４　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｆｏｒｉｃｉｎｇｆａｃｔｏｒη＝０．１

图 ５　结冰因子 η＝０．３分岔图

Ｆｉｇ．５　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｆｏｒｉｃｉｎｇｆａｃｔｏｒη＝０．３
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　　图３为飞机不结冰（η＝０）时的分岔图，其中
红色和蓝色部分分别表示稳定平衡点和不稳定平

衡点，指令输入 δｅ的范围为 －１０°～１０°之间变
化。可以看出，当飞机不结冰时指令输入 δｅ在
－２．２°～１０°之间都存在稳定的平衡点，当操纵指
令值低于 ２．２°，飞机就会存在失速的风险。文
献［９］研究了一旦飞机失稳，通常是将驾驶杆控
制到对应的指令为 δｅ＝０°时的稳定平衡状态附近
进行边界恢复，这也是一种最直接有效的方法。

图４为飞机轻度结冰（η＝０．１）时的分岔图。
通过与图３对比可知，当飞机遭受结冰影响，飞机
动力学模型结构也发生变化，从而平衡点分布也

被改变。相对于不结冰情形，稳定平衡点的范围

变化不大，驾驶员指令 δｅ在 －１．８°～１０°之间都
存在稳定的平衡点，因此轻度结冰对飞机的动力

学特性的影响较小。

图５为飞机重度结冰（η＝０．３）时的分岔图。
可以看出，随着结冰程度增加，在同一操纵指令下

不仅平衡点的分布发生巨大变化，稳定平衡点的

稳定性质也发生较大变化，原本稳定的平衡点也

因结冰的影响变得不稳定。同时结冰程度的加剧

也使驾驶员的可操纵范围相应减小，驾驶员指令

δｅ只有在０°～６．８°范围内存在稳定平衡点，从而
造成驾驶员的操纵变得更加敏感，轻易推拉杆都

容易导致飞机失稳。

３．２　微分流形理论确定安全边界
３．２．１　精确性验证

本节中蒙特卡罗方法被用于对微分流形方法

进行精确性验证。蒙特卡罗方法作为一种传统方

法，已经广泛运用于飞行仿真验证。其原理是：首

先在工作点（任意取的某一稳定平衡点）所确定

的状态空间内大量取初始点，然后在初始点处进

行正向积分，最后将能够收敛于工作点的初始点

保留下来构成稳定域。该方法的特点是初始点取

的越多，精度越高。但是初始点取得过多，计算所

消耗的时间也越长。下面分别利用微分流形方法

及蒙特卡罗方法计算稳定域，仿真环境在 Ｉｎｔｅｌ
（Ｒ）Ｃｏｒｅ（ＴＭ）ｉ７４７９０处理器下进行，其中微分
流形方法选择的圆弧向外增长长度（步长）为

０．０１，向外扩展圈数为１０圈。蒙特卡罗方法在满
足精度要求的前提下，将其初始点数控制在 ５０×
５０×５０。分别用蒙特卡罗方法和微分流形方法所
计算的稳定域如图６所示。

图６中，蓝色点为蒙特卡罗方法构成的稳定
域，彩色曲面为基于微分流形理论确定的安全边

界。可以看出，用微分流形方法确定的稳定域能

图 ６　流形方法精确性验证

Ｆｉｇ．６　Ａｃｃｕｒａｃｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒｍａｎｉｆｏｌｄｍｅｔｈｏｄ

够与蒙特卡罗方法高度吻合，因此证明了基于微

分流形理论构造稳定域具有较高的精度。另外在

仿真时间上微分流形方法耗时较短仅需 ２ｍｉｎ，而
蒙特卡罗方法虽然同样能够得到精确的稳定域，

但耗时却超过了１ｈ。
３．２．２　结冰飞机安全边界确定及操纵保护

本节主要研究基于微分流形理论确定结冰飞

机非线性稳定域，并将其作为飞机的安全边界。

对于式（２）的模型，从 ３．１节的分岔分析图中选
驾驶杆操纵值为 δｅ＝５°时的稳定平衡点（０．０１，
－０．３５，０）作为工作点在（α，θ，ｑ）３维进行稳定域
确定。针对不同的结冰程度，所确定的稳定域如

图７所示。
图７中红色、绿色、黑色区域分别代表无结冰

（η＝０）、轻度结冰（η＝０．１）以及重度结冰（η＝
０．３）时飞机的稳定域。可以看出，当飞机只是轻
度结冰时，稳定域变化不大，飞行状态仍然容易维

持在稳定域内。但当飞机发生重度结冰，稳定域

已经严重收缩，原先在稳定域内的平衡状态可能

会超出稳定域，这给飞机带来失稳的风险，下面给

出重度结冰时的飞机操纵保护策略。

当飞机遭遇重度结冰影响，可能会导致飞行

图 ７　不同结冰程度稳定域

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｇｒｅｅｓｏｆｉｃｉｎｇ
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状态超出原有安全边界，由分岔分析可知，可通过

改变驾驶杆，使飞行状态进入新的安全边界，如

图８所示。图中黑色区域为重度结冰（η＝０．３），
驾驶杆操纵量 δｅ＝５°时飞机的稳定域。Ａ（０．１７，
０．０８，０．０６）ｒａｄ为原先稳定域内的一点，但当飞
机重度结冰，飞行状态已经超出原稳定域，如图中

黑色区域所示。在点 Ａ处进行时域仿真，解轨线
为图中蓝色曲线１所示，从解轨线可看出，最终飞
行状态振荡发散。通过拉杆将操纵杆拉回至δｅ＝
０°处，此时状态点 Ａ进入了新的稳定域内，如图中
红色区域所示。在 Ａ点处进行时域仿真，解轨线
为图中绿色曲线２，从解轨线可看出，轨线最后将
会收敛于新的稳定平衡点，最终飞行状态达到

稳定。

图 ８　不同操纵下稳定域

Ｆｉｇ．８　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｓ

４　结　论

本文以 ＧＴＭ为案例飞机，将飞机气动参数进
行多项式拟合并结合结冰因子模型，建立了结冰

条件下的飞机纵向通道动力学模型。提出了基于

微分流形理论确定飞机的安全边界，然后结合分

岔分析方法对结冰后飞机的稳定性质变化进行了

研究，最后对于重度结冰情形给出了驾驶员操纵

策略。主要结论如下：

１）分岔分析可以得到飞机在不同结冰条件
下的平衡点，并给出安全操纵范围，而微分流形理

论正是基于稳定平衡点确定安全边界，相比在状

态空间内进行大量搜索寻点，简化了工作量的同

时能够更加清晰直观地对飞行状态变化进行

观测。

２）不同结冰程度对于飞机的操稳性能影响
不同。对于轻度结冰，稳定域向内收缩程度低于

１０％，此时在同一稳定平衡状态下飞机仍具有较
强抗干扰能力，同时对于驾驶员的可操纵范围影

响较小，操纵范围相较不结冰情形只减少 ５％左
右。但对于严重结冰，稳定域向内收缩程度已经

超过５０％，飞机的抗扰动能力也严重降低，甚至
原先的稳定平衡状态将变得不稳定，同时驾驶员

的可操纵范围也减少了 ４５％左右，这给飞行安全
带来巨大风险。

３）微分流形理论在不同程度结冰条件下都
能够精确地确定飞机高维稳定域，将其与分岔分

析方法相结合能够实现即使驾驶员的飞行状态在

稳定域以外，仍能够通过指导操纵使其到达一个

新的稳定域，最终使飞行状态达到稳定。

另外针对结冰因子模型的局限性，将进一步

完善飞机结冰后的动力学非线性模型建立，并针

对不同冰型、不同部位结冰以及不同飞机结冰进

行研究，同时对飞机结冰保护控制方法进行更加

深入研究。
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ｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＤｙｎａｍｉｃｓ，２００８，５１（３）：３６５３７７．

［６］ＸＩＮＱ，ＳＨＩＺＫ．Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎｆｏｒ

ａｉｒｃｒａｆｔｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｔｉｏｎｗｉｔｈｈｉｇｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，２８（１）：２５０２５９．

［７］ＫＨＡＴＲＩＡＫ，ＳＩＮＨＡＮＫ．Ａｉｒｃｒａｆｔｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｓｉｇｎｕｓｉｎｇｂｉ

ｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ：ＡＩＡＡ

２０１１９２４［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１１．

［８］ＥＮＧＥＬＢＲＥＣＨＴＪ，ＰＡＵＣＫＳ，ＰＥＤＤＬＥＩ．Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｔａｌｌａｎｄｓｐｉｎｒｅｃｏｖｅｒｙｆｏｒｌａｒｇｅｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒ

ｃｒａｆｔ：ＡＩＡＡ２０１２４８０１［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１２．

［９］ＨＡＲＲＹＧＫ，ＪＥＡＮＴＤ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｌｏｓｓｏｆ

ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１３，

３６（１）：１４９１６２．

［１０］ＬＡＲＩＳＳＡＫ，ＢＥＨＺＡＤＳ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｒｅｇｉｏｎｏｆａｔｔｒａｃｔｉｏｎｆｏｒ

ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ：Ａ ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＩＳＡ

Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１４，５３（１）：２５３２．

［１１］ＴＡＮＷ，ＰＡＣＫＡＲＤＡ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｕｓｉｎｇｐｏｌｙｎｏｍｉ

ａｌａｎｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｏｌｙｎｏｍｉａｌＬｙａｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎｓａｎｄｓｕｍｏｆ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

ｓｑｕａｒｅｓｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００８，５３（２）：５６５５７０．

［１２］ＷＥＥＫＬＹＫ，ＴＩＮＫＡＡ．Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｉｖｅｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｔｈｅ

ＨａｍｉｌｔｏｎＪａｃｏｂｉｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒｕｎｄｅｒａｃｔｕａｔｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓ，２０１１，３０（５）：１２５０１２５５．

［１３］郑无计，李颖晖，屈亮，等．基于正规形法的结冰飞机着陆阶

段非线性稳定域［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（２）：１００１１０．

ＺＨＥＮＧＷ Ｊ，ＬＩＹＨ，ＱＵＬ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｏｆ

ｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｄｕｒｉｎｇｌａｎｄｉｎｇｐｈａｓｅｂａｓｅｄｏｎｎｏｒｍａｌｆｏｒｍｍｅｔｈ

ｏｄ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（２）：

１００１１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＺＨＥＮＧＷ Ｊ，ＬＩＹＨ，ＱＵＬ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｅｎｖｅｌｏｐｅｄｅｔｅｒｍｉ

ｎａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｍａｎｉｆｏｌｄｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒ

ｃｒａｆｔ，２０１７，５４（５）：２００５２００９．

［１５］袁国强，李颖晖，徐浩军，等．积冰对飞机本体纵向非线性动

力学稳定域的影响［Ｊ］．西安交通大学学报，２０１７，５１（９）：

１５３１５８．

ＹＵＡＮＧＱ，ＬＩＹＨ，ＸＵＨＪ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｃｅａｃｃｒｅｔｉｏｎｏｎ

ａｉｒｃｒａｆｔ’ｓｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＸｉ’ａｎＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１７，５１（９）：１５３１５８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＭＩＬＬＥＲＲ，ＲＩＢＢＥＮＳＷ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｉｃｉｎｇｏｎｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉ

ｎａｌｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｎｉｃｉｎｇｒｅｓｅａｒｃｈａｉｒｃｒａｆｔ：ＡＩＡＡ１９９９０６３６

［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９９．

［１７］ＢＲＡＧＧＭＢ，ＨＵＴＣＨＩＳＯＮＴ，ＭＥＲＲＥＴＪ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｃｅ

ａｃｃｒｅｔｉｏｎｏｎａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃ：ＡＩＡＡ２００００３６０［Ｒ］．Ｒｅ

ｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０００．

［１８］ＰＯＫＨＡＲＩＹＡＬＤ，ＢＲＡＧＧＭＢ，ＨＵＴＣＨＩＳＯＮＴ，ｅｔａｌ．Ａｉｒｃｒａｆｔ

ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｗｉｔｈｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｃｅａｃｃｒｅｔｉｏｎ：ＡＩＡＡ２００１５４１

［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００１．

［１９］曹启蒙，李颖晖，徐浩军．考虑作动器速率饱和的人机闭环

系统稳定域［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１３，３９（２）：

１２３７１２５３．

ＣＡＯＱＭ，ＬＩＹＨ，ＸＵＨＪ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｆｏｒｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｐｉ

ｌｏｔｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈａｃｔｕａｔｏｒｒａｔｅｓａｔｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９

（２）：１２３７１２５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＨＩＮＫＥＭ Ｏ．Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｎｖａｒｉａｎｔｍａｎｉｆｏｌｄｓｉｎｆｏｕｒｄｉ

ｍｅｎｓｉｏｎａｌｄｙｎａｍｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ＆ Ｇｒａｐｈｉｃｓ，

２００５，２９（２）：２８９２９７．

［２１］ＨＡＬＬＥＲＧ，ＢＥＲＯＮＶＥＲＡＦ．Ｇｅｏｄｅｓｉｃｔｈｅｏｒｙｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔｂａｒ

ｒｉｅｒｓｉｎｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａＤＮｏｎｌｉｎｅａｒＰｈｅ

ｎｏｍｅｎａ，２０１２，２４１（２０）：１６８０１７０２．

　作者简介：

　周驰　男，博士研究生。主要研究方向：先进控制理论及应用。

李颖晖　女，博士，教授。主要研究方向：非线性控制理论。

郑无计　男，博士研究生。主要研究方向：飞行安全与飞行

控制。

武朋玮　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行安全与可达性

分析。

董泽洪　男，硕士研究生。主要研究方向：先进控制理论及

应用。
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　第 ４期 周驰，等：结冰飞机非线性稳定域确定及安全操纵方法

Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎ
ｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

ＺＨＯＵＣｈｉ，ＬＩＹｉｎｇｈｕｉ，ＺＨＥＮＧＷｕｊｉ，ＷＵＰｅｎｇｗｅｉ，ＤＯＮＧＺｅｈｏｎｇ

（ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｃｉｎｇｗｉｌｌｄｅｓｔｒｏｙｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｃａｕｓｅｔｈｅｓａｆｅｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅ
ｓｈｒｉｎｋ，ｗｈｉｃｈｓｅｒｉｏｕｓｌｙａｆｆｅｃｔｓｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙ．Ｉｔｉｓｏｆｇｒｅａｔｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｃｈａｎｇｅｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａ
ｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｏｆｔｈｅｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒｒｅｄｕｃｉｎｇｆｌｉｇｈｔａｃｃｉｄｅｎｔｓ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅＮＡＳＡ’ｓＧＴＭｉｓｔａｋｅｎａｓｔｈｅ
ｏｂｊｅｃｔａｉｒｃｒａｆｔ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｃｈａｎｎｅｌｕｎｄｅｒｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎ
ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇｏｆｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅｉｃｉｎｇｆａｃｔｏｒｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅ
ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｓｉｓｓｔｕｄｉｅｄｂｙｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈｕｓｅｄｔｏ
ｇｕｉｄｅｆｌｉｇｈｔｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｏｆｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅ
ｇｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｓｙｓｔｅｍｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｍａｎｉｆｏｌｄｔｈｅｏｒｙ．Ａｎｄｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎｉｓｒｅｇａｒ
ｄｅｄａｓｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｂｏｕｎｄａｒｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄａｎｄｄｉｆ
ｆｅｒｅｎｔｉａｌｍａｎｉｆｏｌｄｔｈｅｏｒｙａｒｅｃｏｍｂｉｎｅｄｔｏｇｕｉｄｅｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｉｃｉｎｇｗｉｌｌｓｈｒｉｎｋｔｈｅｓａｆｅｔｙｂｏｕｎｄａｒｙ，ａｎｄａｓｌｉｇｈｔｄｉｓｔｕｒｂ
ａｎｃｅｍａｙｃｏｎｔｒｉｂｕｔｅｔｏｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｏｕｔｓｉｄｅｔｈｅｓａｆｅｔｙｂｏｕｎｄａｒｙ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｄｅｇｒｅｅｏｆｉｃｉｎｇ，
ｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｗｉｌｌｅｖｅｎｃｈａｎｇｅａｎｄｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｗｉｌｌｂｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｍａｉｎｔａｉｎｗｉｔｈｉｎｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌ
ｓａｆｅｔｙｂｏｕｎｄａｒｙ．Ａｔｔｈｉｓｍｏｍｅｎｔ，ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｃａｎｂｅｂｒｏｕｇｈｔｔｏｔｈｅｎｅｗｓａｆｅｔｙｂｏｕｎｄａｒｙｂｙｃｈａｎｇｉｎｇｔｈｅ
ｐｉｌｏｔ’ｓｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｈｅｌｐｆｕｌｆｏｒｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｍａｎｉｐｕｌａｔｉｏｎａｎｄｂｏｕｎｄａｒｙ
ｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｃｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ；ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ；ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｍａｎｉｆｏｌｄｔｈｅｏｒｙ；ｓｔａｂｉｌｉｔｙｒｅｇｉｏｎ；ｆｌｉｇｈｔｍａ
ｎｉｐｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１０１１４：３５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０３０．１０４２．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＣＢ７５５８０５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｙｉｎｇｈｕｉ６６＠１６３．ｃｏｍ
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模糊随机混合参数的机构运动可靠度计算方法
游令非１，２，张建国１，２，，翟浩１，２，李桥１，２

（１．北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 可靠性与环境工程技术国防科技重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在目前机构产品的参数当中普遍存在着模糊变量和随机变量混合的情况，
而现有的模糊随机可靠度求解方法一般针对静态问题进行分析，不能有效描述具有混合不确
定性的机构运动时变问题。基于机构运动误差分析，同时考虑失效判据和变量的模糊性，提出

了基于改进包络函数的模糊随机时变机构可靠性建模及计算方法。首先，将模糊判据转化为
极限状态方程中的随机变量；其次，利用模糊论中的截集法处理模糊随机混合变量，建立机构
产品的模糊随机时变可靠性模型；再次，利用改进的包络函数计算机构的运动时变可靠度；最
后，结合四连杆机构的运动误差问题，验证了本文方法的可行性，结果表明该方法具有较高的

计算精度。

关　键　词：包络函数；模糊；时变可靠度；运动误差；截集
中图分类号：Ｖ４１５．４；ＴＢ１１４．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７１４０８

　　机构运动时变可靠性是现有机构可靠性理论
的重要内容，机构运动时变可靠度定义为在规定

的运动区间上，规定的运动环境中，机构完成规定

动作的能力，数学中表示为机构的实际运动输出

满足期望运动输出的概率，即机构运动误差位于

最大允许误差范围内的概率，其依赖于机构的运

动误差建模和分析。机构运动误差问题一直受到

机构学研究者的广泛关注，并提出了诸如最坏情

况分析、概率分析和模糊分析等方法。Ｔｕｏ等［１２］

考虑机构参数的不确定性，建立了机构动态可靠

性分析模型，并对连杆机构等典型传动机构进行

了动态精度可靠性分析。董玉革等
［３］
提出将机

构中不确定性因素处理为模糊变量进而构造了机

构模糊可靠度分析算法。张义民等
［４５］
采 用

Ｅｄｇｅｗｏｒｔｈ级数方法研究了随机变量不完全概率
信息和随机变量为任意分布的机构可靠性问题。

但上述方法均为静态可靠性分析问题，并未衡量

机构在整个工作范围内的可靠度。Ｚｈａｎｇ和
Ｄｕ［６］结合结构可靠性分析中上穿越率和下穿越
率概念，推导了计算机构时变运动可靠性解析算

法。除此以外，传统的时变可靠性方法，也可以解

决一般的机构运动精度可靠性求解问题，例如

ＰＨＩ２法［７８］
，极值响应面法

［９１０］
等。但这些研究

只限于两态假设，即非成功即失败，这并不适用于

实际工程应用中由认知不确定性带来的非两态问

题分析。

基于包络思想的解决机构运动精度可靠性问

题的方法由 Ｄｕ［１１］首次提出，其通过误差带包络
和一次二阶矩方法相结合，解决机构运动误差时

变可靠度的求解问题。Ｚｈａｎｇ和 Ｄｕ［１２］运用包络
函数的方法，对铰链间隙尺寸和结构尺寸同时具

有随机特性的机构进行了时变可靠性分析。Ｗｅｉ

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904009&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 游令非，等：模糊随机混合参数的机构运动可靠度计算方法

等
［１３］
提出了基于包络函数法的参数可靠性灵敏

度分析和全局可靠性灵敏度分析方法，求出了参

数可靠性灵敏度指标和全局可靠性灵敏度指标。

Ｗｅｉ等［１４］
利用包络函数与一次二阶矩相结合的

方法，针对输入变量具随机过程特性的杆系，对整

个运动行程进行了可靠度求解。但这些研究并未

考虑参数的模糊性，仅考虑了随机特性，这与实际

工程应用是不相符的。

综上所述，传统的包络函数方法虽然可以很

好地求解机构在整个工作范围内的可靠度，但其

并没有考虑普遍存在的认知不确定性问题，特别

是一些参数除随机特性外，往往伴随着模糊性问

题；同时，其并未考虑失效准则的模糊性，即认为

产品只有“成功”和“失效”２个状态，但实际工况
中，由于对故障机理、失效模式等的认知不确定

性，使得常规“两态”假设无法满足实际要求。因

此，对于同时具有模糊和随机特性的机构系统的

运动可靠度的研究十分必要。本文在关于机构模

糊随机时变可靠性研究的基础上，针对机构运动
误差存在模糊判据和不确定参数具有模糊随机
混合特性的情况进行可靠性建模分析，对模糊判

据和参数进行等效转化的同时，应用包络思想对

运动误差带建立模糊随机时变可靠性模型，将时
变可靠性问题转化为时不变可靠性问题，并最终

在每一截集下求出相应可靠度并进行平均加权，

得到了机构系统运动在全行程内的可靠度，并最

终应用于四连杆机构。

１　模糊失效判据的等效

组成机构的构件存在着加工和装配误差，这

就使得构件的尺寸具有不确定性，从而造成机构

运动误差的不确定性
［１２］
，设 ｇ（Ｘ，θ）为机构运动

误差，其中 Ｘ＝（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ）为机构构件尺寸
随机变量，θ＝θ（ｔ）为机构运动角度，运动误差定
义为机构实际输出 ψ（Ｘ，θ）和理想输出 ψｄ（θ）之
差，即

ｇ（Ｘ，θ）＝ψ（Ｘ，θ）－ψｄ（θ） （１）

由机构运动可靠度定义
［３］
可知，若运动误差

不大于机构允许的运动误差，则认为机构可靠；反

之，则认为机构处于失效状态。机构运动误差功

能函数 Ｇ（Ｘ）可表示为
Ｇ（Ｘ）＝ ｇ（Ｘ，θ） －ε （２）

式中：ε为运动误差阈值。相应地，在输入角 θ的
范围为［θ０，θｅ］上，其时变运动可靠度为
Ｒ＝Ｐ｛Ｇ（Ｘ）＜０，θ∈ ［θ０，θｅ］｝ （３）

但上述处理方法会带来一些困难，如设机构

运动误差阈值为０．０２５ｍｍ，则当机构运动误差为
０．０２５ｍｍ时，机构是可靠的；而当机构运动误差
为０．０２５０１ｍｍ时，则认为机构不可靠，但这 ２种
情况之间并无本质差别。造成这种矛盾的原因是

将完好与失效状态截然分开，而未考虑中间过渡

状态，即失效和完好这２个概念的外延是模糊的。
为解决上述矛盾，更加准确、真实地反映机构的运

动可靠性，有必要将模糊数学方法引入机构的运

动可靠性分析中。

失效边界（误差阈值 ε）定义为某一模糊区间
［ｚＬ，ｚＵ］，其中 ｚＬ和 ｚＵ分别为模糊区间的下界和
上界，把机构运动误差失效准则看作模糊事件，描

述事件状态程度隶属函数 μＧ（ｚ）可以用来表示这
一过渡情况，其数值越大，事件失效的倾向越大，

数值越小，失效的倾向越小。机构运动失效概率

可表示为

Ｐｆ＝∫
＋∞

－∞
μＧ（ｚ）ｆＧ（ｚ）ｄｚ （４）

式中：ｚ为机构模糊随机混合空间 Ω中的随机变
量，其概率密度函数为 ｆＧ（ｚ）；μＧ（ｚ）为描述事件
状态程度的隶属函数，其范围为０≤μＧ（ｚ）≤１。

若 μＧ（ｚ）为递减函数，即使得机构运动的失
效程度随 ｚ值的减小而增大，根据文献［１５］，结合
随机变量的概率分布函数的定义，可以把 １－
μＧ（ｚ）看作一个新的随机变量（记为 Ｚ′）概率分布
函数，模糊随机失效域可以描述为｛Ｘ Ｇ（Ｘ）≤
Ｚ′｝，等效的功能函数为 Ｇｅ＝Ｇ（Ｘ）－Ｚ′。

若 μＧ（ｚ）为递增函数，则可以把 μＧ（ｚ）看作一
个新的随机变量（记为 Ｚ″）概率分布函数，同理，
这种情况下机构运动的失效域描述为｛Ｘ Ｇ（Ｘ）≥
Ｚ″｝，对应的等效功能函数为 Ｇｅ＝Ｚ″－Ｇ（Ｘ）。

２　运动可靠度的一般包络方法

对于机构输入角范围为［θ０，θｅ］，由 Ｘ的随机

特性易知在误差阈值 ε下，ｇ（Ｘ，θ）＝ε实为一族
曲线，包络法

［１１］
定义了对［θ０，θｅ］上运动误差曲

线族 ｇ（Ｘ，θ）＝ε中所有曲线的包络，定义包络方
程 Ｇ＋（Ｘ）＝０和 Ｇ－（Ｘ）＝０分别对应上界包络和
下界包络，即曲线族的上边界和下边界，机构运动

误差的包络函数如图１所示［１２］
。由定义知在包络

曲线上，函数值应处处等于 ε，同时由于包络曲线
包络了不同θ下的曲线，所以其对θ求偏导应为０。

在包络方程给出之后，考虑在整个运行周期

中的机构运动误差时变可靠性问题，可表示为

Ｒ（θ０，θｅ）＝Ｐｒ｛Ｓ
＋∩ Ｓ－｝ （５）

５１７
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图 １　机构运动误差的包络函数

Ｆｉｇ．１　Ｅｎｖｅｌｏｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓｏｆｍｅｃｈａｎｉｓｍｍｏｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

式中：Ｓ＋ ＝｛Ｇ＋（Ｘ）＜０｝；Ｓ－ ＝｛Ｇ－（Ｘ）＞０｝。
上边界包络方程 Ｇ＋（Ｘ）＝０为

ｇ（Ｘ，θ）－ε＝０
ｇ（Ｘ，θ）＝{ ０

（６）

下边界包络方程 Ｇ－（Ｘ）＝０为
ｇ（Ｘ，θ）＋ε＝０
ｇ（Ｘ，θ）＝{ ０

（７）

式中：ｇ（·）代表偏导数ｇ（·）／θ。
由以上分析可知，可对每个包络方程的 ２个

式子进行联立进而消除 θ，时变可靠性问题则转
变为时不变可靠性问题。

３　模糊随机时变可靠性建模

考虑具有模糊随机混合不确定性的机构，在
其输入角范围［θ０，θｅ］内，其运动误差可表示为
珘ｇ（珟Ｘ，θ）＝珘ψ（珟Ｘ，θ）－ψｄ（θ） （８）
式中：珘ｇ（珟Ｘ，θ）为模糊随机时变运动误差；珘ψ（珟Ｘ，

θ）为实际运动输出；ψｄ（θ）为理想运动输出；珟Ｘ为
模糊随机混合变量。

结合前文所述，其模糊随机时变运动可靠性
功能函数可表示为

珘Ｇ（珟Ｘ）＝ 珘ｇ（珟Ｘ，θ） －ε （９）

根据第１节的方法，考虑模糊失效判据，则上
边界失效判据 μｕＧ（ｚ）为递增函数，下边界失效判

据 μｌＧ（ｚ）为递减函数，可用新的随机变量来描述
失效模糊随机事件，由于机构运动误差上下界的
对称性，设 Ｚ′＝Ｚ″＝Ｚ，则运动误差的上界失效域
描述为｛珟Ｘ 珘ｇ（珟Ｘ，θ）－Ｚ－ε≥０｝，同样，下界失效
域描述为｛珟Ｘ 珘ｇ（珟Ｘ，θ）＋Ｚ＋ε≤０｝。运动误差的
失效隶属度函数如图 ２所示，本文认为其模糊失
效状态的隶属函数 μ珘Ｇ（ｚ）在过渡区间为线性变化
的，γ为由模糊失效判据造成的状态变化值。阈
值模糊的可靠性失效事件描述如图３所示。应当
注意到，根据以上分析可知这里的 Ｚ为均值为 ０
的某种对称随机分布。

图 ２　运动误差的失效隶属度函数

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｍｏｔｉｏｎｅｒｒｏｒｆａｉｌｕｒｅ

图 ３　阈值模糊的时变可靠性失效事件描述

Ｆｉｇ．３　Ｆａｉｌｕｒｅｅｖｅｎｔｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔ

ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄｏｎｆｕｚｚｙｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

对于功能函数中的模糊变量 珟Ｘ，本文全部取
三角形隶属度函数，根据文献［１６］的理论及文
献［１７］的方法，将模糊变量处理成为概率密度函
数中含有参数 α的随机变量，其中 ０≤α≤１。设
实际运动输出 珘φ（珟Ｘ，θ）中的模糊变量的隶属函数
为 μ珟Ｘ（ｘ），得到给定的 α水平下的截集 珟Ｘα＝［ｘ

Ｌ
α，

ｘＵα］和对应的概率密度函数 ｆα（ｘ），相应地，珘ｇ（珟Ｘ，
θ）转换为 α水平下的运动误差 ｇ（Ｘα，θ）。

至此，在含有模糊随机混合变量和模糊判据
情况下，α水平下的机构运动的可靠度为
Ｒα（θ０，θｅ）＝Ｐ｛－ε－Ｚ≤ ｇ（Ｘα，θ）≤ ε＋
　　Ｚ，θ∈ ［θ０，θｅ］｝＝Ｐ｛ｇ（Ｘα，θ）≤ ε＋

　　Ｚ，θ∈ ［θ０，θｅ］｝ （１０）
后续通过对 α的离散求和或数值积分可以

求得机构运动的失效概率。

根据以上分析，在输入角范围［θ０，θｅ］上定义

α水平下的上界包络方程为 Ｇ＋α（Ｘ）＝０，下界包

络方程 Ｇ－α（Ｘ）＝０。考虑模糊失效判据，α水平
下机构运动可靠度可通过下列事件来表示：

Ｒα（θ０，θｅ）＝ＰｒＳ＋α∩ Ｓ－{ }α （１１）

式中：Ｓ＋α ＝｛Ｇ
＋
α（Ｘ）＜０｝；Ｓ

－
α ＝｛Ｇ

－
α（Ｘ）＞０｝。

Ｇ＋α（Ｘ）＝０表达式为
ｇ（Ｘα，θ）－Ｚ＝ε
ｇ（Ｘα，θ）＝

{ ０
（１２）

Ｇ－α（Ｘ）＝０表达式为
ｇ（Ｘα，θ）＋Ｚ＝－ε
ｇ（Ｘα，θ）＝

{ ０
（１３）

此时，通过改进包络方程，功能函数已转变为
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　第 ４期 游令非，等：模糊随机混合参数的机构运动可靠度计算方法

仅含参数 α的随机变量的表达式，但继续通过联
立消除 θ的方法，一般很难获得其精确的解析表
达式，下面用近似方法对包络函数进行求解。

４　基于改进包络函数的时变可靠度
计算

４．１　模糊随机时变可靠度的近似求解
由于包络函数一般具有较强的非线性特

性
［１５］
，若通过传统的可靠度求解方法，即在一个

展开点展开构造其近似表达式，会导致与原式误

差较大。为充分利用包络函数特性，将包络函数

在多个展开点上分段线性化，构造近似包络函数

并求出每段的展开点，最终通过求这些展开点的

联合分布函数最终求得可靠度。

假设 Ｘα＝［Ｘ１α，Ｘ２α，…，Ｘｎα］为相互独立的正
态分布随机变量，对 ｇ（Ｘα，θ）－Ｚ在 Ｘα的均值
μＸα处用一阶泰勒级数展开来近似运动误差，并把
Ｘα化成标准正态随机变量 Ｕ，展开后表达式记为
Ｌα（Ｕ，θ），则由式（１２）与式（１３）知：

Ｇ＋α（Ｕ）＝０表达式为
Ｌα ＝ａα（θ）＋ｂα（θ）·Ｕ ＝ε

Ｌ
·

α ＝ａα（θ）＋ｂα（θ）·Ｕ ＝
{ ０

（１４）

Ｇ－α（Ｕ）＝０表达式为
Ｌα ＝ａα（θ）＋ｂα（θ）·Ｕ ＝－ε

Ｌ
·

α ＝ａα（θ）＋ｂα（θ）·Ｕ ＝
{ ０

（１５）

式中：Ｕ＝［Ｕ１，Ｕ２，…，Ｕｎ］，Ｕｉ＝［（Ｘｉα－μＸｉα）／
σＸｉα］ｉ＝１，２，…，ｎ，σＸｉα为 Ｘｉα标准差；ａα（θ）＝ψ（μＸ，θ）
－ψｄ（θ）－Ｓ（Ｇ）μＺ；ｂα（θ）＝（（ψ／Ｘｉ μＸｉα

·

σＸｉα）ｉ＝１，２，…，ｎ－１，Ｓ（Ｇ）· σＺ）；Ｓ（Ｇ） ＝

＋１，若 Ｇ＝Ｇ＋α（Ｕ）

－１，若 Ｇ＝Ｇ－α（Ｕ{ ）
。

设待求展开点为 Ｕα（θｉ）（ｉ＝１，２，…，ｍ），由
展开点特性易知原点到展开点的向量 Ｕα（θ）和
Ｌα（Ｕ，θ）在 Ｕα（θ）处的梯度共线，即 Ｕα（θ）＝ｃ·

ｂα（θ）／ ｂα（θ）·ｂα（θ槡 ），其 中 ｃ为 常 数。与

式（１４）联立，并根据 Ｇ＋α（Ｕ）特性，去除解中运动
误差为负对应的角度，即可求出上边界包络

Ｇ＋α（Ｕ）的展开点 Ｕα（θ
＋
ｉ）与展开点对应的角度

θ＋ｉ（ｉ＝１，２，…，ｍ
＋
）。同理，也可以得到上边界

包络Ｇ－α（Ｕ）的展开点 Ｕα（θ
－
ｉ）与展开点对应的角

度 θ－ｉ（ｉ＝１，２，…，ｍ
－
）。至此，上下边界的近似

包络展开点及对应角度已全部求出。

另一方面，由式（１４）与式（１５）可知，近似运
动误差 Ｓ（θｉ）Ｌα（Ｕ，θｉ）为正态分布，由此可以用

展开点的高维正态分布函数（均值 μα和协方差
阵 Σα）对失效概率进行数值求解：
μα ＝（ｓ（θｉ）μＬα（θｉ））ｉ＝１，２，…，ｍ ＝
　　（Ｓ（θｉ）ａα（θｉ））ｉ＝１，２，…，ｍ （１６）
Σα ＝（σｉｊ）ｉ，ｊ＝１，２，…，ｍ
σｉｊ＝ｓ（θｉ）ｓ（θｊ）ｂα（θｉ）ｂα（θｊ） （１７）
Ｓ（θｉ）＝

　
＋１　θ＝θ＋ｉ或 Ｌα≥０（θ＝θ０或 θｅ）

－１　θ＝θ－ｉ或 Ｌα ＜０（θ＝θ０或 θｅ
{

）
（１８）

式中：为保守计算，θｉ包括 θ
＋
ｉ，θ

－
ｉ 和两端点（θ０和

θｅ），ｍ＝ｍ
＋ ＋ｍ－ ＋２，εｉ＝ｓ（θｉ）ε。易知，Σα应是

正定阵，如果条件不满足，那么并不是所有角度都

需要。由于失效概率小的展开点必定被包含在失

效概率大的展开点所线性展开的近似包络内，即

在算可靠度时失效概率小的点是多余的，设其秩

为 ｒ，则应算出所有 θｉ对应的失效概率，并去除那
些 ｍ－ｒ个最小失效概率点所对应的时刻，失效
概率的算法如下

Ｐｆα（θｉ）＝Ｐｒ｛ｓ（θｉ）Ｌα（Ｕ，θｉ）＞ε｝＝

　　１－
ｓ（θｉ）［ε－ａα（θｉ）］

ｂα（θ）·ｂα（θ槡
{ }

）
（１９）

从而得到新的均值向量 μ′α和新的协方差阵
Σ′α，则通过式（２０）的数值算法（通过积分）可算
出 α水平下的可靠度累积分布函数 （ＣＤＦ）
Ｒα（θ０，θｅ）：

Ｒα（θ０，θｅ）＝ {Ｐｒ∩ｍｉ＝１｛Ｓ（θｉ）Ｌα（Ｕ，θｉ）＜εｉ }｝ ＝

　　∫
ε

０

１
（２π）ｒ／２ Σ′α

[ｅｘｐ －１
２
（ｘ－

　　μ′α）（Σ′α）
－１
（ｘ－μ′α） ]Ｔ ｄｘ （２０）

将 α在［０，１］上离散 ｎ等份，则阈值为 ε下
的可靠度可表示为

Ｒ（θ０，θｅ）＝
１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
Ｒｉ／ｎ（θ０，θｅ） （２１）

特别地，若 α连续且所有水平中去除的多余
展开点均相同，则阈值为 ε下的可靠度可表示为

Ｒ（θ０，θｅ）＝∫
１

０∫
ε

０

１
（２π）ｒ／２ Σ′α

[ｅｘｐ －１
２
（ｘ－

　　μ′α）（Σ′α）
－１
（ｘ－μ′α） ]Ｔ ｄｘｄα （２２）

４．２　算法流程
步骤１　将模糊功能函数 珘Ｇ通过第 １节的方

法，用新的随机变量来描述失效判据。

步骤２　将 α在［０，１］上离散 ｎ等份，α初始

７１７
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化为０。将步骤一的结果转化成 α水平下的仅含
随机变量的功能函数 Ｇα。

步骤３　构建 α水平下的包络函数 Ｇ＋α（Ｘ）

和 Ｇ－α（Ｘ）。

步骤４　对包络函数 Ｇ＋α（Ｘ）和 Ｇ
－
α（Ｘ）进行

分段线性化近似，得到 Ｇ＋α（Ｕ）和 Ｇ
－
α（Ｕ）。

步骤５　根据式（１４）、式（１５）与向量 Ｕα（θ）

分别联立求解 Ｇ＋α（Ｕ）和 Ｇ
－
α（Ｕ）的解 θ

＋
ｉ和 θ

－
ｉ，

此过程中要用到通过 Ｇα 求解得到的 ａα、ａα、

ｂα（θ）和ｂ
·

α（θ）。
步骤６　通过式（１６）和式（１７）来计算均值

μα和协方差阵 Σα，并通过协方差阵的秩判断其
是否正定，若正定，则进行步骤 ７；若非正定，则结
合式（１９）求每一展开点的失效概率决定去除失
效概率最小的 ｍ－ｒ个时刻，得到 μ′α和 Σ′α。

步骤７　根据式（２０）算出 α水平下的可靠度

并记录，α＝α＋１ｎ
，返回步骤 ２；若 α＝１时，进行

步骤８。

步骤 ８　通过对 Ｒα（θ０，θｅ (） α＝０，１ｎ
，

２
ｎ
，…， )１ 的离散求和或数值积分，得到阈值 ε下

的可靠度，算法流程图见图４。

图 ４　基于改进包络函数的可靠度计算方法流程

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ａｄｖａｎｃｅｄｅｎｖｅｌｏｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

５　四连杆机构运动可靠度计算

５．１　四连杆机构运动学建模与分析
本例用本文方法对四连杆机构进行运动可靠

度分析，首先，对四连杆机构进行运动学建模。在

二维空间 Ｆ（ｘ，ｙ）中，机构如图 ５所示，输入角为
θ，输出角为 ψ。

四连杆机构的变量为 Ｒ＝（Ｒ１，珘Ｒ２，Ｒ３，Ｒ４），
其中 珘Ｒ２为模糊变量，Ｒ１、Ｒ３和 Ｒ４为随机变量，其
运动输出方程组为

Ｒ１ｃｏｓθ＋珘Ｒ２ｃｏｓδ－Ｒ３ｃｏｓψ－Ｒ４ ＝０

Ｒ１ｓｉｎθ＋珘Ｒ２ｓｉｎδ－Ｒ３ｃｏｓψ＝
{ ０

（２３）

首先考虑模糊判据，根据第１节的分析，将模
糊阈值等效为随机变量，本例 γ取 ０．０１，对比
式（１０）及分析可知，应引入随机变量 Ｚ，它的概率
累积分布函数为

Ｚ＝
１　　　　　　 ｚ≤－０．０１
５０ｚ＋０．５ －０．０１≤ ｚ≤０．０１
０ ｚ≥０．

{
０１

（２４）

另一方面，针对模糊变量 珘Ｒ２，根据实际测量
数据和相关的专家经验，认为其隶属函数为

μ珘Ｒ２（ｒ２）＝

１００ｒ２－４９７
３

４．９７≤ ｒ２≤５

５０３－１００ｒ２
３

５≤ ｒ２≤５．









 ０３

（２５）

则 α水平下的概率密度函数为
ｆα（ｒ２）＝

　　

－（３α／５０－２ｒ２＋９．９４）
（３α／５０－０．０６）（３α／１００－０．０３）
　　　　　　　　４．９７＋０．０３α≤ ｒ２≤５

－（３α／５０＋２ｒ２－１０．０６）
（３α／５０－０．０６）（３α／１００－０．０３）

５≤ ｒ２≤５．０３－０．０３















α

（２６）
则 α水平下 Ｒ２的均值和标准差分别为

图 ５　四连杆机构

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｕｒｂａｒｌｉｎｋａｇｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ
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Ｅα（ｒ２）＝５ （２７）

σα（ｒ２）＝
３（α－１）２

２００００
（２８）

其运动输出方程组在 α水平下的表达式为
Ｒ１ｃｏｓθ＋（Ｒ２）αｃｏｓδ－Ｒ３ｃｏｓψ－Ｒ４ ＝０

Ｒ１ｓｉｎθ＋（Ｒ２）αｓｉｎδ－Ｒ３ｃｏｓψ＝
{ ０

（２９）

由式（２７）和式（２８）可得 α水平下尺寸随机
变量分布的数字特征，如表１所示。

表 １　α水平下尺寸随机变量的数字特征

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒａｎｄｏｍ

ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｖａｒｉａｂｌｅｓｕｎｄｅｒαｌｅｖｅｌ

变量 均值 标准差 分布类型

Ｒ１ １０ ０．１ 正态分布

（Ｒ２）α ５０ ３（α－１）２／２００００ 正态分布

Ｒ３ ４０ ０．１ 正态分布

Ｒ４ ４０ ０．１ 正态分布

　　通过以上对模糊变量的等效，由式（２３）解得
α水平下的 ψ（Ｒα，θ）为

ψ（Ｒα，θ）＝２ａｒｃｔａｎ
Ａ± Ａ２＋Ｂ２－Ｃ槡

２

Ｂ＋Ｃ
（３０）

式中：

Ａ＝－２Ｒ１Ｒ３ｓｉｎθ
Ｂ＝２Ｒ３（Ｒ４－Ｒ１ｃｏｓθ）

Ｃ＝（Ｒ２）
２
α－Ｒ

２
１－Ｒ

２
３－Ｒ

２
４＋２Ｒ１Ｒ４ｃｏｓθ

δ＝ａｒｃｔａｎ
Ｒ３ｓｉｎψ－Ｒ１ｓｉｎθ

Ｒ４＋Ｒ３ｓｉｎψ－Ｒ１ｃｏｓθ
进而由式（１５）可得求得 ｂ＝（ｂ１，ｂ２，ｂ３，ｂ４）。

５．２　四连杆机构模糊随机时变可靠度求解
如图５所示的四连杆机构理想的运动方程为

ψｄ（θ）＝９０＋７．１３ｓｉｎ（２（θ－９５．５））
输入角范围为［θ０，θｅ］，其中 θ０为 ０°，θｅ为

９０°，则其理想运动输出 ψｄ（θ）为输入角从 ０°～
９０°间输出端的角度。

在可变阈值 ε上，用本文提出的计算方法和
蒙特卡罗仿真（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＭＣＳ）法的
结果进行比较，其中，由于蒙特卡罗法的仿真次数

规模为１０７级，认为其计算结果是趋于真实值的。
运动误差 ψ（Ｒα，θ）－ψｄ（θ）在变量取均值时

的变化如图６所示。这里以阈值 ε＝０．５为例展
示计算结果，本例将截集水平 α在［０，１］上分为
５０等份，α＝１时，θ０＝０°，θ

－
１ ＝２０．１９６５°，θ

＋
１ ＝

５３．８１２１°，θｅ＝９０°，结合式（１７）和式（１８）得 μα
和 Σα 并知其秩 ｒ＝３，即多余一个时刻，通过

式（１９）得到 Ｐｆ（θ０）＝０．３０３０，Ｐｆ（θ
－
１）＝０．３８２１，

Ｐｆ（θ
＋
１）＝０．０７４６，Ｐｆ（θｅ）＝０．２４８１，去除失效概

率最小的时刻 θ＋１，则更新的 μα和 Σα分别为

μ′α ＝（０．３５６４，－０．４０４１，－０．３５６３）

Σ′α ＝
０．０７７５ ０．０８７６ ０．０５７１
０．０８７６ ０．１０２３ ０．０６５８
０．０５７１ ０．０６５８ ０．









０４４６

由式（２０）可得可靠度 Ｒ１（θ０，θｅ）＝０．３１３３。
其余截集水平下的可靠度结果重复以上步骤即

可，计算结果如图 ７所示。将其平均加权即为
ε＝０．５时的运动可靠度。

当 ε在［０．２，１．４］上变化时计算结果如图 ８
所示，由失效概率曲线图表明本文提出的模糊随
机时变可靠度计算方法与 ＭＣＳ法在失效概率的计
算上差别较小，计算结果准确度可以认为满足机构

运动误差的分析要求，对工程实际应用有一定的参

考价值。部分误差阈值对应的结果见表２。

图 ６　变量取均值时的运动误差变化

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｔｉｏｎｅｒｒｏｒｃｈａｎｇｅａｔｍｅａｎｓｏｆｖａｒｉａｂｌｅｓ

图 ７　ε＝０．５时可靠度随截集水平 α的变化

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｗｉｔｈｃｕｔｓｅｔｌｅｖｅｌαｗｈｅｎε＝０．５

图 ８　０°～９０°的失效概率

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｆａｉｌｕｒｅａｔ０°－９０°

９１７
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表 ２　时变可靠度计算结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔ

ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

ε／（°） 本文方法 ＭＣＳ法

０．７０ ０．７１４２５ ０．７１３８３

０．８０ ０．８３６４５ ０．８３６１１

０．９０ ０．９１４０７ ０．９１３６７

１．００ ０．９５８２５ ０．９５７９４

１．１０ ０．９８１３１ ０．９８１０３

１．２０ ０．９９２３２ ０．９９２１８

　　从计算结果可以看出，基于本文方法所得的
结果均略大于 ＭＣＳ法的结果，这是因为 ＭＣＳ法
是对所有时刻（角度）进行遍历并进行求解，而基

于本文提出的方法是对有限的、失效概率较大的

展开点进行计算，所以可靠度计算结果均比 ＭＣＳ
法略大一些。

６　结　论

本文针对机构产品的时变可靠性建模分析问

题，综合考虑了模糊性和随机性，针对机构运动误

差建立了机构运动模糊随机时变可靠性模型，提
出了模糊随机时变可靠度求解方法，经案例验证
表明：

１）本文提出的模糊随机时变可靠度求解方
法相较于传统时变可靠度求解方法，不但考虑了

参数的模糊性，同时还考虑了判据的模糊性，解决

了模糊随机混合参数下的机构时变可靠性问题，
更符合实际工程应用，对类似的机构运动可靠性

分析具有一定的指导意义。

２）本文方法求解方便，相比于 ＭＣＳ法计算
误差较小，本案例中 ２种方法的计算误差最大不
超过０．０００８，贴合度较高；同时计算效率大大提
高，每 α水平下 ＭＣＳ法计算次数为 １０７次，而本
文方法为５０次左右。

３）本文提出的机构运动模糊随机时变可靠
性分析方法适用于随机样本不完善，或样本数量

不够的情况，可计算出较精确的结果。
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ｉｔｙｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｗｉｔｈｂｏｔｈｉｎｐｕｔｒａｎｄｏｍｖａｒｉ

ａｂｌｅｓａｎｄｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｒｏｃｅｓｓｅｓ［Ｊ］．ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎｄＭｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉ
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　第 ４期 游令非，等：模糊随机混合参数的机构运动可靠度计算方法

ｎａｒｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２０１７，５５（５）：１８８３１８９８．

［１５］张明．结构可靠度分析—方法与程序［Ｍ］．北京．科学出版

社，２００９：２０４２０６．

ＺＨＡＮＧＭ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ：Ｍｅｔｈｏｄａｎｄｐｒｏｓｅｄｕ

ｒｅｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２００９：２０４２０６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＷＡＮＧＺＬ，ＨＵＡＮＧＨＺ，ＬＩＹＦ，ｅｔａｌ．Ａｎａｐｐｒｏａｃｈｔｏｓｙｓｔｅｍ

ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｗｉｙｈｆｕｚｚｙｒａｎｄｏｍｖａｒｉａｂｌｅｓ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ

ａｎｄＭａｃｈｉｎｅＴｈｅｏｒｙ，２０１２，５２：３５４６．

［１７］张萌，陆山．模糊可靠性模型的收敛性及改进的截集分布

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１４，４０（８）：１１０９１１１５．

ＺＨＡＮＧＭ，ＬＵＳ．Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｆｕｚｚｙｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｓａｎｄ

ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｃｕｔｓｅｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０（８）：１１０９１１１５

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　游令非　 男，博士研究生。主要研究方向：结构／机构可靠性。

张建国　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机械／结

构／机构可靠性。

Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｎｍｏｔｉｏｎａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｍｅｃｈａｎｉｓｍｕｎｄｅｒｍｉｘｅｄ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗｉｔｈｆｕｚｚｉｎｅｓｓａｎｄｒａｎｄｏｍｎｅｓｓ
ＹＯＵＬｉｎｇｆｅｉ１，２，ＺＨＡＮＧＪｉａｎｇｕｏ１，２，，ＺＨＡＩＨａｏ１，２，ＬＩＱｉａｏ１，２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｍｉｘｅｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓｏｆｒａｎｄｏｍｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｆｕｚｚｙｖａｒｉａｂｌｅｓａｒｅｕｂｉｑｕｉｔｏｕｓｉｎｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ
ｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍｐｒｏｄｕｃｔｓ，ｂｕｔｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｆｕｚｚｙｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｍａｉｎｌｙａｉｍｓａｔｓｔａｔｉｃｐｒｏｂｌｅｍｓ，ｗｈｉｃｈ
ｃａｎｎｏｔｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｐｒｏｂｌｅｍｗｉｔｈｍｉｘｅｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ．Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｉｎｇ
ａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｆｕｚｚｙｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｄｖａｎｃｅｄｅｎｖｅｌｏｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎ
ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｋｉｎｅｍａｔｉｃｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｆｕｚｚｉｎｅｓｓｏｆｆａｉｌｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｎｄｔｈｅｖａｒ
ｉａｂｌｅｓ．Ｆｉｒｓｔ，ｆｕｚｚｙｃｒｉｔｅｒｉｏｎｃａｎｂｅｔｒａｎｓｆｅｒｒｅｄｉｎｔｏｒａｎｄｏｍｖａｒｉａｂｌｅｓｉｎｔｈｅｌｉｍｉｔｓｔａｔｅｆｕｎｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｃｕｔ
ｓｅｔｏｆｆｕｚｚｙｔｈｅｏｒｙｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｆｕｚｚｙａｎｄｒａｎｄｏｍｖａｒｉａｂｌｅｓ，ａｎｄｔｈｕｓｔｈｅｆｕｚｚｙｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔ
ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｉｓｂｕｉｌｔ．Ａｆｔｅｒｔｈａｔ，ｔｈｅａｄｖａｎｃｅｄｅｎｖｏｌｏｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｕｓｅｄｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔ
ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｍｏｔｉｏｎｅｒｒｏｒｉｓｓｕｅｏｆｆｏｕｒ
ｂａｒｌｉｎｋａｇｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｈａｓｈｉｇｈｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌａｃｃｕｒａｃｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｎｖｅｌｏｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎ；ｆｕｚｚｙ；ｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；ｍｏｔｉｏｎｅｒｒｏｒ；ｃｕｔｓｅｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０２９１４：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０２５．１１４１．００６．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６７５０２６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｊｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：王杰，丁达理，许明，等．基于目标逃逸机动预估的空空导弹可发射区［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：７２２
７３４．ＷＡＮＧＪ，ＤＩＮＧＤＬ，ＸＵＭ，ｅｔａｌ．Ａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅｌａｕｎｃｈａｂｌｅａｒｅａｂａｓｅｄｏｎｔａｒｇｅｔｅｓｃａｐｅｍａｎｅｕｖｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：７２２７３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４６２

基于目标逃逸机动预估的空空导弹可发射区

王杰１，，丁达理１，许明２，韩博１，雷磊３

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．中国人民解放军 ９５４７８部队，重庆 ４０１３２９；

３．国家电网陕西省电力公司 电力科学研究院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：为适应无人自主空战条件下对空空导弹火控解算的特殊需求，提出了基于
目标机动预估的空空导弹可发射区问题。首先，基于导弹目标追逃对抗策略，设计了目标机
动预估模型，根据导弹与目标的相对方位信息，实现对目标逃逸机动方式的预估；然后，基于多

种实际约束，构建了导弹运动动力学模型；最后，设计了基于黄金分割搜索算法的可发射区边

界求解策略，实现对可发射区边界值的快速精确搜索。仿真结果表明，空空导弹对初始位置位

于所提出的基于目标机动预估的可发射区内的目标，具有更大的命中概率；该可发射区更加适

应近距空战中目标逃逸机动的剧烈态势变化，有利于导弹战术使用性能的充分发挥。

关　键　词：自主空战；空空导弹；可发射区；目标机动预估；黄金分割搜索策略
中图分类号：Ｖ２７１．４；ＴＪ７６５．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７２２１３

　　无人自主空战代表着世界空军未来发展的必
然方向，无人综合火力与控制技术作为其关键技

术之一，是实现制导武器发射与稳定追踪的前提

和基础。现有的有人机火控系统，在进行空空导

弹火控解算时，均使目标保持直线定常状态或给

定的机动状态，飞行员根据火控计算机提供的可

发射距离参考值，基于当前态势，结合自身经验，

综合判定导弹是否允许发射；无人机近距自主空

战的条件下，由于决策回路中，不包含人在回路中

的决策过程，且飞行员的经验知识难以准确量化，

因而有人机的火控解算结果对于无人机而言并不

适用。为了解决这一问题，必须对目标机的机动

过程进行预估，使火控解算结果有助于提高空空

导弹的命中概率，并适应无人近距空战中剧烈的

态势变化。

空空导弹的火控解算结果，即为空空导弹的

可发射区，它是导弹发射载机周围，目标初始位置

的集合，一般通过目标与攻击机之间的相对距离

进行表示。同一态势下，受导弹自身及目标运动

状态等多种约束限制，存在导弹允许发射的最大

距离和最小距离，进而构成可发射距离区间；在导

弹离轴发射的条件下，目标与导弹的相对方位不

同，存在的区间边值也不同，这些区间的左右边界

值分别构成可发射区的近边界和远边界，远边界、

近边界及由边界临界值对应的距离区间形成的侧

边界在空间内可构成一个封闭的包络。当目标初

始位置位于该包络内，导弹能够以一定的概率命

中目标。近年来，针对空空导弹可发射区问题，国

内外学者主要从空空导弹可发射边界的预

测
［１２］
、双机或编队条件下的协同可发射区

［３４］
、

导弹发射后的动态可发射区
［５６］
等方面进行研究。

这些文献对可发射距离解算时，均使目标保持原运

动状态或设定的机动状态，而针对目标机动预估的

空空导弹可发射区至今尚无公开文献涉及。

本文从目标机动行为的角度出发，基于追逃

对抗策略，设计了目标机动预估系统。将导弹发

qwqw
新建图章
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射后，目标的机动过程简化为逃逸机动过程，进而

抽象为逃逸对抗过程，目标根据导弹的方位信息

执行逃逸机动决策，以此实现对目标机动信息的

预估。在对敌机机动行为预估的基础上，通过黄

金分割搜索策略实现对导弹可发射边界值的快速

精确求解。

１　导弹可发射问题的解算原理

导弹可发射问题的解算过程需要融合考虑导

弹性能、目标运动状态和攻击机运动状态的影响。

首先，确定目标运动状态信息；然后，解算系统根

据导弹与目标的相对状态，基于多约束条件下运

动动力学模型，进行导弹的攻击弹道解算；最后，

根据脱靶量判定导弹是否命中目标。基于当前弹

道解算结果，搜索算法对距离搜索初值进行更新，

并对上述过程进行迭代运算，最终输出由最大距

离 Ｒｍａｘ和最小距离 Ｒｍｉｎ构成的距离区间范围
［Ｒｍｉｎ，Ｒｍａｘ］。

为了有效地求解空空导弹可发射区边界包

络，需要对攻击机周围目标的位置进行搜索。导

弹受发射时刻导引头视场搜索能力的制约，存在最

大离轴发射角。在离轴发射角所允许的范围内，标

定当前目标进入角，可计算出不同目标离轴发射角

条件下的可发射距离区间，这些距离构成的集合即

为导弹的可发射区。可发射区表征了基于一定态

势下的导弹的整体攻击能力，考虑到空战对抗中导

弹的作战使用实际，本文将其数学模型表述为

Ｒｍａｘ ＝ｆ（ｖｔ０，ｖｍ０，ｈｍ０，ａａｓｐ，ａｏｆｆ，γｍ０，ｕｔ）

Ｒｍｉｎ ＝ｆ（ｖｔ０，ｖｍ０，ｈｍ０，ａａｓｐ，ａｏｆｆ，γｍ０，ｕｔ
{

）
（１）

式中：ｖｔ０和 ｖｍ０分别为发射时刻目标机速度和导弹
初速度；ｈｍ０为导弹发射高度；ａａｓｐ为离轴发射角；
ａｏｆｆ为进入角；γｍ０为导弹发射倾角；ｕｔ为目标机动
操控量，在目标保持原状态，即定常直线运动状态

的情况下，ｕｔ保持为定值。在本文提出的基于目
标机动预估的可发射区解算时，目标操控量依据

相对态势实时变化。

发射时刻，目标与导弹的相对状态信息通过

离轴发射角ａａｓｐ和进入角ａｏｆｆ进行描述。离轴发射
角是指目标与导弹质心连线偏离导弹轴线的角

度，进入角指目标速度方向与导弹速度方向的夹

角。为了便于计算和空间表示，假设攻击机速度

方向与机身轴线方向一致，将上述 ２个角度分别
投影到水平和垂直２个方向，定义其公式为
ａａｓｐ＿ｙ ＝β０－ψｍ０

ａａｓｐ＿ｚ ＝ε０－γｍ０

ａｏｆｆ＿ｙ ＝ψｔ０ －ψｍ０

ａｏｆｆ＿ｚ ＝γｔ０ －γｍ













０

（２）

式中：β０和 ε０分别为发射时刻的视线偏角和视
线倾角；ψｍ０、γｍ０和 ψｔ０、γｔ０分别为发射时刻导弹和
目标机的航迹偏航角、航迹俯仰角。某发射时刻，

攻击机与目标机的相对态势与对应角度关系如

图１所示，由于发射时刻，导弹与攻击机固连，因
而导弹目标的位置角度关系与攻击机目标机之

图 １　某发射时刻攻击机与目标相对位置、角度关系示意

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎａｔｔａｃｋｅｒａｎｄｔａｒｇｅｔａｔａｌａｕｎｃｈｍｏｍｅｎｔ

３２７
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间的位置角度关系是一致的。

２　基于追逃对抗策略的目标机动预
估系统构建

　　传统的可攻击区解算时，将导弹发射后目标
的运动过程看作一个静态的过程，即导弹攻击过

程中，目标保持当前状态或给定的机动状态，以此

进一步计算导弹可发射边界。由于未能考虑导弹

发射后，目标机为摆脱导弹攻击而可能实施逃逸

机动的状态实际，因而在目标飞行操控保持恒定

的前提下，所解算的可发射区，难以适用于无人近

距空战中高动态的态势变化。为解决这一问题，

必须对目标机动状态进行预估。考虑到精确预测

目标的机动状态十分困难，本节从目标机动行为

的角度出发，模仿人在回路中的决策方式，将导弹

发射后目标机动过程视为目标机与空空导弹之间

的动态博弈对抗过程，目标飞行操控量依据与导

弹的相对态势动态变化，实施机动以使自身态势

占优或摆脱当前导弹追踪的状态，从而将机动预

估问题，转化为逃逸决策问题。从导弹的战术使用

性能与追踪机理角度，构建基于追逃对抗策略的目

标机动预估系统，实现对目标机动状态的预估。

２．１　目标机平台质点模型
令状态量和控制量分别为［ｘｔ，ｙｔ，ｚｔ，ｖｔ，γｔ，

ψｔ］
Ｔ
和［ｎｔｘ，ｎｔｚ，μｔ］

Ｔ
，构建目标机质点运动动力

学模型
［７］
为

ｘｔ＝ｖｔｃｏｓγｔｃｏｓψｔ
ｙｔ＝ｖｔｃｏｓγｔｓｉｎψｔ
ｚｔ＝ｖｔｓｉｎγｔ
ｖｔ＝ｇ（ｎｔｘ－ｓｉｎγｔ）

γｔ＝
ｇ
ｖｔ
（ｎｔｚｃｏｓμｔ－ｃｏｓγｔ）

ψｔ＝
ｇ

ｖｔｃｏｓγｔ
ｎｔｚｓｉｎμ

















ｔ

（３）

式中：（ｘｔ，ｙｔ，ｚｔ）为目标机在惯性坐标系的位置；
ｖｔ、ψｔ和 γｔ分别为目标机速度、航迹偏航角和航
迹俯仰角；ｇ为重力加速度；ｎｔｘ和ｎｔｚ分别为目标机
切向和法相控制过载；μｔ为滚转角。
２．２　目标机动动作库构建

为了准确描述目标机机动行为，并考虑到决

策系统的快速性，目标机采用 ＮＡＳＡ学者提出的
基于７种基本机动方式的机动方法［８］

。如图２所
示，基于目标机平台性能，采用极限操纵

［９］
的形

式，将最大加力加速飞行、最大过载左右转弯、最

大过载爬升或俯冲等７种基本操纵方式作为目标
机逃逸机动的备选项。

图 ２　典型机动动作库

Ｆｉｇ．２　Ｔｙｐｉｃａｌｍａｎｅｕｖｅｒｌｉｂｒａｒｙ

２．３　逃逸机动评价函数设计
导弹攻击飞行过程中，导引头离轴发射角，即

动态视场角是主要限制因素，直接影响导弹的跟

踪能力；导弹受限于自身燃料限制，在追踪过程消

耗的时间越长，空空导弹可发挥的机动性能就越

弱；且一般而言，导弹脱离载机后，在自身发动机

的瞬时推动下，获得更大的加速度，使导弹飞行速

度远远大于目标飞行速度。因此，目标逃逸机动

过程中，应将相对角度、相对距离作为决策判断的

主要态势因素。

导弹目标追逃机动过程中，导弹与目标机间
的相对位置关系如图３所示。图中，下标 ｍ表示
导弹，ｔ表示目标机；ｒ为导弹与目标机的距离矢
量；ｖｍ和 ｖｔ分别为导弹和目标机速度；ｍ 和 ｔ
分别为导弹和目标机的提前角

［１０］
，即速度矢量与

目标视线的夹角。定义：

ｍ ＝ａｒｃｃｏｓ
ｒ·ｖｍ
ｒ× ｖｍ

　ｍ∈ ［０°，１８０°］ （４）

ｔ＝ａｒｃｃｏｓ
ｒ·ｖｔ
ｒ× ｖｔ

　ｔ∈ ［０°，１８０°］ （５）

ｒ＝［ｘｔ－ｘｍ，ｙｔ－ｙｍ，ｚｔ－ｚｍ］
Ｔ

（６）

图 ３　导弹目标相对参数示意

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

ｂｅｔｗｅｅｎｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

４２７
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ｖｍ ＝
ｖｍｃｏｓγｍｃｏｓψｍ
ｖｍｃｏｓγｍｓｉｎψｍ
ｖｍｓｉｎγ











ｍ

ｖｔ＝
ｖｔｃｏｓγｔｃｏｓψｔ
ｖｔｃｏｓγｔｓｉｎψｔ
ｖｔｓｉｎγ

























ｔ

（７）

２．３．１　角度因子评价函数
角度因子是导弹追踪过程中最为重要的因素。

目标机位于导弹动态视场角，即离轴发射角，允许

的范围内是导弹能够搜索、稳定追踪和命中目标的

基本前提。目标机位置位于导弹离轴搜索范围之

外，即导弹提前角大于导弹允许的动态视场角时，

导弹将丢失目标。因而增大导弹提前角是目标逃

逸策略的优先选项。假定导弹发射后，最大离轴发

射角为 φＤ，构建目标机逃逸决策角度因子为

ΦＡ ＝
ｍ／（κａφＤ ＋τ）　０°≤ ｍ≤ κａφＤ
１ ｍ ＞κａφ

{
Ｄ

（８）

式中：κａ为角度修正因子
［１０］
且 κａ≥１，用以提高

逃逸决策的可靠性；τ为一个很小的正常数，用于
适应导弹提前角恰好等于最大离轴发射角的

情况。

２．３．２　距离因子评价函数
导弹攻击过程中，受限于多种因素限制，存在

最大最小攻击距离。一方面，追逃过程中，相对距

离越大，追逃时间就越长，导弹机动优势逐渐减

弱；同时，目标机机动的决策时间越长，逃逸机动

的准备就越充分，有利于目标机自身性能的充分

发挥。另一方面，受限于导引头探测信号接收能

力、相对接近速度及制导指令时间要求等限制，存

在最小攻击距离。当相对距离小于最小攻击距离

时，导弹无法攻击目标。一般而言，考虑到人的应

激行为，以及航炮等近距攻击武器的威胁，应将扩

大相对距离作为逃逸策略的主要选项。因而，构

建距离因子为

ΦＲ ＝
ｅ
Ｒ／κｒ－ＬＭｆａｒ
ＬＭｆａｒ 　　 Ｒ≤ κｒＬＭｆａｒ

１ Ｒ＞κｒＬ
{

Ｍｆａｒ

（９）

式中：Ｒ＝ ｒ；ＬＭｆａｒ为目标保持定常状态下的导弹

最大可攻击距离
［３］
；κｒ为距离修正因子，且 κｒ≥１。

２．３．３　逃逸机动决策整体评价函数
逃逸机动决策整体评价函数的作用是对目标

机机动方案进行评价。综合角度和距离２个决策
因子，构建逃逸机动决策整体评价函数为

ｆ（ΦＡ，ΦＲ）＝［ｗ１ ｗ２］
ΦＡ
Φ[ ]
Ｒ

（１０）

式中：ｗ１、ｗ２为决策因子权重，设定 ｗ１ ＞ｗ２，且
ｗ１＋ｗ２＝１。

２．４　基于统计学原理的逃逸机动决策方法
为了克服逃逸机动决策中，导弹位置信息不

确定给目标逃逸机动决策造成的影响，本文采用

文献［１１］提出的基于统计学原理的鲁棒机动决
策方法，基于当前空空导弹与目标机的状态信息，

将动作库中的所有动作的控制指令送入目标机质

点模型，进行机动试探，通过逃逸机动决策整体评

价函数（期望）和各决策因子的方差综合判定，收

益值最高的方案就是目标机逃逸机动即将执行的

方案。其具体流程在文献［１１］中有详细的论述。
图４给出了导弹发射时刻，攻击机高度为

图 ４　典型情况下导弹目标追逃机动仿真轨迹

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｅｓｃａｐｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｂｅｔｗｅｅｎｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔｕｎｄｅｒｔｙｐｉｃａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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８０００ｍ，导弹发射倾角为 ０°，目标离轴发射角
ａａｓｐ＿ｙ＝ａａｓｐ＿ｚ＝０°的条件下，不同进入角的几种典
型情况对应的导弹目标的追逃机动轨迹仿真结
果。其中蓝色轨迹为目标逃逸机动决策下的机动

轨迹，即目标机动状态的预测轨迹；红机为攻击

机，红色轨迹为基于比例导引法的空空导弹追踪

轨迹。可见随目标进入角的不同，目标逃逸机动

行为存在较大差异；整体来看，逃逸趋势沿扩大提

前角或扩大相对距离的方向发展，这与预期是一

致的。

所构建的目标机动预估系统，将导弹发射后

的追踪过程视作一个追逃对抗的过程。根据当前

的态势信息，通过逃逸机动决策整体评价函数，在

基本机动动作中选择最优的控制量，实现目标机

逃逸决策。通过逃逸决策的方式实现对目标逃逸

机动行为的预测，最终将逃逸机动的决策结果，作

为目标机机动方式的预测输出结果。基于最优值

理论，所预测的目标机动轨迹是于导弹追踪最不

利的，与目标机而言是最有利的。即便目标不采

取这种方式，导弹追踪效果将朝向更有利于导弹

追踪的方向发展，对于攻击距离解算结果而言仍

然是有效的，因而所构建的目标机动预估系统具

有更广泛的意义。

３　多约束条件下空空导弹运动动力
学建模

３．１　空空导弹运动动力学模型
惯性坐标系下，导弹运动学方程为

ｘｍ ＝ｖｍｃｏｓγｍｃｏｓψｍ
ｙｍ ＝ｖｍｃｏｓγｍｓｉｎψｍ
ｚｍ ＝ｖｍｓｉｎγ

{
ｍ

（１１）

式中：（ｘｍ，ｙｍ，ｚｍ）为导弹在惯性坐标系下的坐标；
ｖｍ、γｍ和 ψｍ为导弹的速度、航迹俯仰角和航迹偏
航角。

弹道坐标系下，导弹的质点动力学方程为

ｖｍ ＝
（Ｐｍ －Ｑｍ）ｇ

Ｇｍ
－ｇｓｉｎγｍ

ψｍ ＝
ｎｍｃｇ

ｖｍｃｏｓγｍ

γｍ ＝
ｎｍｈｇ
ｖｍ
－
ｇｃｏｓγｍ
ｖ















ｍ

（１２）

式中：Ｐｍ和 Ｑｍ 分别为导弹的推力和空气阻力；
Ｇｍ为导弹的重量；ｎｍｃ和 ｎｍｈ分别为导弹在偏航方
向和俯仰方向的侧向控制过载。

Ｐｍ、Ｑｍ和 Ｇｍ的变化规律为
［３］

Ｐｍ ＝
珔Ｐ ｔ≤ ｔｗ
０ ｔ＞ｔ{

ｗ

（１３）

Ｑｍ ＝
１
２ρ
ｖ２ｍＳｍＣＤｍ （１４）

Ｇｍ ＝
Ｇ０－Ｇｓｅｃｔ　　 ｔ≤ ｔｗ
Ｇ０－Ｇｓｅｃｔｗ ｔ＞ｔ{

ｗ

（１５）

式中：Ｐ为导弹的平均推力；ｔｗ 为发动机工作时
间；Ｇｓｅｃ为燃料秒流量；Ｇ０为导弹发射重量；Ｓｍ 为
导弹参考横截面积；ＣＤｍ为导弹阻力系数；ρ为空

气密度，ρ＝１．２２５ｅ－ｚ／９３００，由美国标准大气数
据

［１２］
拟合所得。

３．２　导弹导引控制模型
导弹参照文献［１３］提出的比例导引律，并假

设在相互垂直的 ２个控制平面内导引系数均为
Ｋ，偏航和俯仰方向的２个侧向控制过载定义为

ｎｍｃ ＝Ｋ
ｖｍｃｏｓγｔ
ｇ

（β＋ｔａｎεｔａｎ（ε＋β）ε）

ｎｍｈ ＝
ｖｍ
ｇ
·

Ｋ
ｃｏｓ（ε＋β）











 ε

（１６）

式中：β和 ε分别为视线偏角与视线倾角；β和 ε
分别为视线偏角和视线倾角随时间变化的导数。

结合第 ２节相关定义，视线矢量即为距离矢量 ｒ，
有 ｒｘ＝ｘｔ－ｘｍ，ｒｙ＝ｙｔ－ｙｍ，ｒｚ＝ｚｔ－ｚｍ；模值定义为

Ｒ＝ ｒ＝ ｒ２ｘ＋ｒ
２
ｙ＋ｒ

２

槡 ｚ。视线偏角和视线倾角及

其随时间的导数可定义为

β＝ａｒｃｔａｎ（ｒｙ／ｒｘ）

ε＝ａｒｃｔａｎ（ｒｚ／ｒ
２
ｘ ＋ｒ

２

槡 ｙ
{

）

（１７）

β
·

＝（ｒｙｒｘ－ｒｙｒｘ）／（ｒ
２
ｘ ＋ｒ

２
ｙ）

ε＝
（ｒ２ｘ ＋ｒ

２
ｙ）ｒｚ－ｒｚ（ｒｘｒｘ＋ｒｙｒｙ）

Ｒ２ ｒ２ｘ ＋ｒ
２

槡
{

ｙ

（１８）

导弹刚离开载机时，为保证载机安全和导弹

顺利达到超声速、防止失控，存在非可控飞行时间

ｔ０。在该时间内，制导电路不产生控制指令，导弹
做自由飞行；考虑导弹结构稳定性，导弹侧向需用

过载不应突破导弹最大可用过载 ｎｍａｘ限制。故导
弹实际控制过载表示为

ｎ＝

ｎ１　　　　　 ｎ１ ≤ ｎｍａｘ

ｎｍａｘｓｇｎ（ｎ１） ｎ１ ＞ｎｍａｘ　ｔ０≤ ｔ≤ ｔ０＋ｔｃ

０　　　　　　　　　　ｔ＜ｔ０或 ｔ０＋ｔｃ










＜ｔ

（１９）

式中：ｎ１为侧向需用过载；ｔｃ为导弹最大可控飞
行时间。

６２７
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　第 ４期 王杰，等：基于目标逃逸机动预估的空空导弹可发射区

３．３　导弹性能约束条件分析

导弹命中目标可定义为
［３］
：Ｒ≤ｅ且 ｔ≥ｔｙｘ。

其中 ｅ为保证战斗部有效杀伤的脱靶量；ｔｙｘ为导
弹引信解除保险时间。

导弹性能约束制约着发射区的范围，当导弹

与目标的相对状态突破导弹性能约束时，将判定

导弹脱靶。为了准确描述导弹的跟踪状态，基于

导弹战术应用实际，对导弹性能约束分析如下：

１）导引头动态视场角限制。如第 ２节相关
内容所述，导弹发射后，当导弹目标视线偏离导
弹轴线的角度（即提前角），突破动态视场角限制

时，导引头将丢失目标。同时，发射时刻，受限于

导发架固连的影响，发射时刻最大动态视场角较

发射后略小，发射时刻的提前角亦不应突破该角

度限制，即

ｍ０≤ φＤ０

ｍ≤ φ
{

Ｄ

（２０）

２）导弹最大飞行时间 ｔｍａｘ限制。当飞行时间
大于导弹最大飞行时间时，导弹自毁。即

ｔ≤ ｔｍａｘ （２１）
３）目标影像探测距离限制。对于红外型空

空导弹，初始制导时刻，导弹相对目标距离小于目

标影像最小探测距离 Ｒｍｉｎ时，目标影像尺寸过大，
调制盘寻的部分失去调制作用，不能形成探测信

号，导弹失控。即

ｔ－ｔ０ ＜η

Ｒ≥ Ｒ{
ｍｉｎ

（２２）

式中：η是个很小的数。
４）引信最小遇靶相对接近速度 ｖｒｍｉｎ限制

［３］
。

当弹目距离 Ｒ＝３００～４００ｍ时，相对接近速度

Ｒ
·

＜ｖｒｍｉｎ时，引信无法正常工作。即

Ｒ＜Ｒｒｓ

Ｒ
·

≥ ｖｒ
{

ｍｉｎ

（２３）

式中：Ｒｒｓ为相对距离判断值。
除此之外，导弹需要满足的约束还应包括：载

机雷达可探测距离限制、导引头跟踪角速度限制、

高度限制、导弹最小可控速度限制、战斗部有效起

爆区限制等，考虑到文章篇幅限制，在此不做详细

论述。

４　基于黄金分割搜索算法的可发射
边界求解策略

４．１　黄金分割搜索策略的解算原理

在一维搜索中，黄金分割搜索算法
［１４］
具有不

需要预先知道搜索循环次数、收敛速度快的优点，

因而在描述可发射区解算问题的文献［３，１５］中
得以广泛应用。以最大可发射距离 Ｒｍａｘ为例，在
目标进入角 ａｏｆｆ及导弹发射倾角 γｍ０已知的情况
下，其基本解算步骤可表述为

１）以攻击机为中心，在导弹离轴角发射允许
的范围内，确定目标初始位置相对于载机的方向，

即目标离轴发射角 ａａｓｐ。
２）预估初始搜索距离为［ａ０，ｂ０］，计算黄金

分割点 Ｒｇ０＝ａ０＋０．６１８（ｂ０－ａ０）。

３）以分割点位置为目标初始位置，由所构建
的目标机动预估系统实时输出目标飞行操控量

ｕｔ；导弹由初始位置对该目标进行追踪，根据导弹
性能约束判断导弹是否命中目标，本文所构建的

基于目标逃逸机动预估的导弹追踪弹道解算逻辑

如图５所示。
４）如命中目标，令 ａ１＝Ｒｇ０，ｂ１＝ｂ０；如未命

中，则令ａ１＝ａ０，ｂ１＝Ｒｇ０；重新循环计算，直到求

图 ５　基于目标逃逸机动预估的导弹追踪弹道解算逻辑

Ｆｉｇ．５　Ｍｉｓｓｉｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｌｏｇｉｃｂａｓｅｄｏｎｔａｒｇｅｔｅｓｃａｐｅｍａｎｅｕｖｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

７２７
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出满足约束 ｂｉ－ａｉ ＜δ的边界为止，其中 δ为解
算精度，δ１为一个很小的数，最终 Ｒｇｉ即为当前态
势下可发射距离的最大值 Ｒｍａｘ。最小可发射距离
Ｒｍｉｎ的搜索与 Ｒｍａｘ类似，在命中目标时，令 ａｉ＝
ａｉ－１，ｂｉ＝Ｒｇｉ－１，否则令 ａｉ＝Ｒｇｉ－１，ｂｉ＝ｂｉ－１。

当前可发射区间找到后，根据实际需求改变

目标离轴发射角 ａａｓｐ＿ｙ及 ａａｓｐ＿ｚ，重新循环计算，直
到导弹导引头可探测的角度搜索完毕为止。其

中，当 ａａｓｐ＿ｙ与 ａａｓｐ＿ｚ同时改变时，解算结果为导弹
三维可发射包络；保持当前 ａａｓｐ＿ｚ，改变 ａａｓｐ＿ｙ的情
况下，解算结果为导弹的水平可发射区；同理，保

持当前 ａａｓｐ＿ｙ，仅改变 ａａｓｐ＿ｚ的情况下，解算结果为

导弹的垂直可发射区
［１６］
。一般而言，水平可发射

区可满足导弹的作战使用需求。

４．２　黄金分割搜索策略的简要改进办法
初始搜索距离 ａ０、ｂ０的取值对算法的搜索方

向及边界的最终解算结果具有很大影响。由于初

始搜索距离区间难以有效预估，存在２类情况，使
算法的解算输出值可能为无效输出：

１）第１类，存在可发射距离，但导弹始终无
法命中初始位置位于黄金分割点处目标，可发射

距离终值输出为０。
２）第２类，可发射距离边界输出终值为初始

搜索边界值。

为了解决上述 ２类问题，在文献［３］提出的
黄金分割搜索算法的基础上，设置外层循环。首

先对算法搜索输出结果进行评估，当边界输出值

为零或等于搜索范围边界值时，执行外层循环。

通过平移初始搜索点，对初始搜索范围进行动态

修正，实现边界值的二次搜索。基于目标机动预

估的远边界搜索流程如图 ６所示，图中，ｄ为动态
修正距离，ｓ为最大修正次数。

通过动态修正初始搜索范围，在 ｄ取值合理
的情况下，第２类问题很容易克服；对于第１类问
题，通过边界值动态重复搜索，极大地降低了导弹

误判不存在可发射距离的概率。当修正次数达到

最大修正次数 ｓ时，若仍无非零值输出，则认为在
该状态下，导弹不存在可发射距离。

为了检验本文提出的改进黄金分割搜素算法

相对于传统的黄金分割搜索算法，在可发射区解

算效果上的提高，设置对比仿真实验，为体现一般

性，２种解算方法在对可发射区解算时，均使目标
保持匀速直线状态。随机确定远近边界初始搜索

空间［ａ０，ｂ０］，在相同初始状态，导弹与目标分别

图 ６　基于目标机动预估的可发射区远边界搜索流程

Ｆｉｇ．６　Ｆａｒｂｏｕｎｄａｒｙｓｅａｒｃｈｆｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒｌａｕｎｃｈａｂｌｅａｒｅａ

ｂａｓｅｄｏｎｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

构成相对迎头和目标水平进入角为９０°的２种初

始态势下，２种方法所解算的可发射区对比仿真结
果如图７所示，可见，本文提出的改进黄金分割搜
索算法在可发射区解算面积上有了明显提高，实现

了发射初始值的动态修正，较好地解决了由于初始

搜索空间难以选择而导致的可发射区边界无效输出

的问题，从而实现了对可发射区边界的精确搜索。

上述简要改进办法，采取的是在无效输出的

情况下，修正搜索区间，对边界值进行循环重复搜

索办法，这在算法上易于实现。由于未改变原算

法根本结构，在修正两类无效输出的同时，保留了

原有经典算法的有效特性；由于只对无效输出的

情况进行二次搜索，可发射区的整体解算时间上

与原算法无太大差异，保证了解算的快速性。

８２７
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图 ７　不同解算方法在可发射区解算面积上的对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｒｅａｏｆｌａｕｎｃｈａｂｌｅ

ａｒｅａｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

５　模型验证与仿真分析

为了使本文所构建的模型及相关算法得以充

分验证，仿真部分主要包括目标逃逸决策部分性

能验证和导弹可发射范围仿真验证两部分内容。

选取某型导弹的气动参数和相关数据，导弹

最大离轴发射角设置为 ６０°，发射后最大动态视
场角为 ７０°；可控飞行时间为 ２０ｓ，最大飞行时间
为２７ｓ；导弹脱靶量为 ７ｍ，近炸解除保险时间为
１．８ｓ，最大可用过载为４０；控制平面内导引系数Ｋ
固定为 ３。攻击机位于水平坐标原点，速度为
０．８Ｍａ，高度 ８ｋｍ；航向角为 ０°。目标机初速度
为 ０．８Ｍａ，目标机所允许的操控量变化范围为
ｎｔｚ∈［０，８］，ｎｔｘ∈［－１．５，１．５］，μｔ∈［－π，π］。

黄金分割搜索策略中，远边界初始搜索范围：

ａ０＝０ｋｍ，ｂ０＝２５ｋｍ，动态修正距离 ｄ＝５ｋｍ，最大
修正次数 ｓ＝１０；近边界初始搜索范围：ａ０＝０ｋｍ，
ｂ０＝５ｋｍ，动态修正距离 ｄ＝０．５ｋｍ，最大修正次
数 ｓ＝８，仿真步长为０．２ｓ。
５．１　目标逃逸决策部分性能验证

假定导弹发射时刻，目标机与攻击机构成侧

向迎头的相对态势，其中，ａａｓｐ＿ｙ＝３０°，ａａｓｐ＿ｚ＝０°，
ａｏｆｆ＿ｙ＝１８０°，ａｏｆｆ＿ｚ＝０°，γｍ ＝０°。

初始相对距离分别为 Ｒ０＝５ｋｍ和 Ｒ０＝８ｋｍ
的２组状态下，基于目标机动预估的导弹目标的

追逃机动仿真轨迹如图８所示。
由于初始状态，２组条件下相对角度关系一

致，因而初始时刻，目标机均大致执行右转弯爬升

的逃逸机动策略。Ｒ０＝５ｋｍ时，目标机高度爬升
至８．８６４ｋｍ，仿真时间为 ７．３１ｓ时，导弹命中目
标；作为比较，Ｒ０＝８ｋｍ时，目标机执行右转弯爬
升 ＋小时段俯冲 ＋左转弯爬升的机动策略，当仿
真时间为１７．２３ｓ，目标机高度爬升至９．８４８４３ｋｍ
时，导弹离轴发射角 ｍ ＝７０．０２°，突破自身所允
许的动态视场角限制，导弹脱靶，此时导弹与目标

的相对距离为１．８２８４１ｋｍ。同等条件，目标保持
原运动状态，执行定常直线飞行的情况下，导弹分

别于６．４８ｓ和１１．４１ｓ命中目标，可见目标执行预
估逃逸机动制约了导弹的攻击性能；对比同样执

行预估逃逸机动的 ２组导弹追踪结果可知，导弹
是否命中目标需满足初始发射距离的限制。

图９给出了上述 ２组状态，目标分别执行预
估机动和保持定常状态的情况下，逃逸机动决策

整体评价函数随时间的变化曲线。由图可知，在

目标执行预估机动的情况下，评价函数值在经历

了短暂的下降后，整体保持了增大的趋势，说明目

标所执行的逃逸机动决策是有效的；对比目标保

持定常状态的情况，在执行预估机动的条件下，评

价函数值有了明显提高，进一步说明执行逃逸机

动决策使整体态势朝着更有利于目标逃逸或更不

利于导弹追踪的趋势发展，说明本文所构建的机

动预估系统对目标机动行为的预估是有效的。图

中函数存在短时间的下降趋势，这与导弹及目

图 ８　侧向迎头条件下导弹目标追逃机动仿真轨迹

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｐｕｒｓｕｉｔ

ｅｖａｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒｕｎｄｅｒｌａｔｅｒａｌｈｅａｄｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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图 ９　侧向迎头条件下评价函数随

时间的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｏｆｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｏｖｅｒｔｉｍｅｕｎｄｅｒ

ｌａｔｅｒａｌｈｅａｄｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

标的相对状态有关，具体作用机理，在此不做赘述。

图１０给出了不同状态下，导弹的侧向控制过
载随时间的变化曲线。目标执行预估机动的情况

下，导弹偏航和俯仰方向的侧向控制过载相较于

目标保持定常状态的情况大幅度变化，且导弹需

要更大的过载才能实现对目标的追踪，从侧面说

明所构建的机动预估系统通过逃逸机动决策使整

体态势朝着不利于导弹追踪的方向发展。

５．２　导弹可发射范围仿真验证
假定导弹发射后，目标可以获知导弹的方位

信息，且忽略目标做出反应的时间延迟，机动预估

系统根据目标与导弹之间的相对方位信息，输出

目标预估飞行操控量，并假定目标执行预估机动。

９种不同的初始相对态势下，基于黄金分割搜索
策略的导弹可发射距离解算结果如表 １所示，表
中目标保持定常状态下的导弹可发射距离区间解

算结果作为对照组。

图 １０　不同运动状态情况下导弹侧向控制

过载函数随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｏｆｍｉｓｓｉｌｅ’ｓｌａｔｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｏｖｅｒｌｏａｄ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｏｖｅｒｔｉｍｅｕｎｄｅｒｔａｒｇｅｔ’ｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｏｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

由表１可知，目标执行预估机动的情况下，导
弹的可发射距离的区间范围整体上小于目标保持

定常状态的情况；其中，初始状态对应表中序号为

２、３、４、７、９的情况下，基于目标执行机动预估的
可发射距离区间内含于目标保持定常状态的情

况；其余４种状态下，目标执行预估机动的情况下
的最小可发射距离略小于保持定常状态下的最小

可发射距离；整体来看，目标执行预估机动情况下

的最大可发射距离值大大小于目标保持定常状态

下的最大可发射距离值，进一步说明，目标执行预

估机动有利于摆脱导弹追踪，这与前文的理论分

析是一致的。

由于黄金分割搜索策略是一种粗步长的试探

搜索策略，且同一相对态势下，随搜索距离的不

同，目标机所采取的机动逃逸策略也存在差异，这

些差异是否对可发射距离的判定结果产生影响，

以及影响程度如何，仍然需要仿真实验进行验证。

设计蒙特卡罗仿真实验，在相对角度的可行

域范围内，随机输入 ２０组相对初始状态，输出可
发射距离的解算区间。在可发射区间内自由取

值，并保证每组初始状态下，各含有２０组有效值。
通过４００次模拟打靶仿真，验证位于对应初始位

０３７
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置，且执行预估逃逸机动策略的目标，导弹是否具

备攻击能力。在 ４００次模拟仿真试验中，仅有
９组情况下，导弹因离轴发射角限制未能最终命
中目标，命中率为９７．７５％，说明黄金分割搜索策
略对于本文提出的可发射距离解算问题具有较好

的适应性，解算结果具有较高的置信水平。

为了检验本文所构建的基于目标机动预估的

可发射区，对高对抗空战，尤其是无人作战条件

下，目标机动信息不确定问题的适应能力，再次设

计蒙特卡罗打靶仿真实验，并将目标保持定常状

态的可发射区作为对照组，通过命中率验证，本文

所提方法对导弹命中效果的提高。仿真中，导弹

速度、高度及目标的初速度等信息与本节题设部

分所述的仿真初始条件保持一致，目标在平台允

许的范围内，以随机控制量实施任意机动，且控制

量在决策周期内保持恒定。为了使对比效果更为

显著，选取表１中２种表示形式下，可发射距离值
差异最大的其中５组状态，状态 １、３、５及 ７、８；每
组状态下，在可发射距离解算区间内随机选取

５个数值作为距离测试值；空空导弹对每一个距
离测试值对应状态的目标进行 １０次模拟打靶测
试，共计进行 ５００次打靶仿真测试。由于 ２种形
式的可发射区在对应状态的可发射距离区间上存

在重叠，因而，在对照组测试距离选取时，主要选

择与本文提出的可发射距离不重叠的区域。其中

２组状态下的导弹打靶测试的统计结果如表２所

表 １　不同运动状态下的导弹可发射距离解算结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｉｓｓｉｌｅｌａｕｎｃｈａｂｌｅｉｎｔｅｒｖａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

状态序号
相对状态信息 可发射距离／ｍ

ａａｓｐ＿ｙ／（°） ａａｓｐ＿ｚ／（°） ａｏｆｆ＿ｙ／（°） ａｏｆｆ＿ｚ／（°） γｍ／（°） 目标保持定常状态 目标执行预估机动

１ ０ ０ ０ ０ ０ （３６３．５６，３０５４．９８） （２６６．３５，１４９９．１８）

２ ２０ １５ ９０ ５ １０ （８９０．５６，４２４３．２３） （１１５６．２５，４１４１．０１）

３ ０ ０ １８０ ０ ０ （１３３２．１５，１４７１２．１１） （１７０１．５９，５５９７．３５）

４ ０ ０ ９０ ０ ０ （６５５．１９，５５６４．３４） （８６８．６９，４５７３．３４）

５ １５ ５ ０ １５ －１５ （３７０．８４，３０６５．５６） （２６８．０４，２１６８．８１）

６ ２５ －５ ４５ １５ ８ （３２０．０３，３１８４．１７） （２６１．３７，８５４．２７）

７ １２．５ ８ ５６ ２８ ０ （３６９．０３，３５１３．０９） （３９８．９８，２５５５．８４）

８ －１２．５ －２０ －５６ ０ ０ （４１８．７２，３４７２．９４） （３７０．１５，９５６．５６）

９ ３０ ０ １８０ ０ ０ （１７３９．１６，１０８７９．８３） （２３４８．１９，５３２０．３１）

表 ２　导弹模拟打靶测试结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｍｉｓｓｉｌｅｔａｒｇｅｔｔｅｓｔ

发射区类型 初始状态 可发射距离解算值／ｍ 距离测试值／ｍ 命中次数 命中率／％ 整体命中率／％

本文提出的

可发射区

状态３ （１７０１．５９，５５９７．３５）

状态５ （２６８．０４，２１６８．８１）

５４８６．３７ ７
１５３４．２５ １０
２６４０．８３ ９
４３２９．２５ １０
２５２３．８１ １０

１０５１．０３ １０
　９２３．５３ ７
　７７１．７８ １０
１８７０．６８ ６
１５６８．８６ ８


９２

８２

８９．６

目标保持定常状态

下的可发射区

状态３ （１３３２．１５，１４７１２．１１）

状态５ （３７０．８４，３０６５．５６）

１３３２１．５３ １
６４８２．２６ ４
８３９０．３８ ２
１２３５７．４８ ０
９３４６．３５ ３

２２４７．０８ ４
２８０４．６５ ４
２９５８．０１ ２
３０４３．７９ ２
　２４７８．６５１ ５



２０

３４

３７．６

１３７



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　

示，仿真中，导弹对本文提出的可发射距离区间内

的机动目标整体命中概率为８９．６％，对照组可发
射区间内的目标整体命中概率为３７．６％，在概率
数值上高出 ５２个百分点；在命中水平上，位于本
文提出的发射区间内的目标相较于该区间之外的

目标提高１３８．３％，说明本文提出的可发射区更
能适应空战中剧烈的态势变化，对不确定信息条

件下的空战对抗过程具有更高的适应水平。

图１１给出了目标进入角为 ９０°和导弹目标
迎头２组典型态势下，空空导弹水平可发射区的整
体解算结果，图中左侧部分为目标保持定常状态的

静态可发射区，右侧部分为本文提出的基于目标逃

逸机动预估的导弹可发射区；绿色三角部分代表可

发射区的近边界，红色圆形部分代表可发射区的远

边界，黑色连线部分为导弹可攻击临界值连线形成

的侧边界，侧边界以外区域为导弹不可攻击的区

域。由图可知，本文所提出可发射区，相较于传统

的目标保持定常状态的静态可发射区，在可发射区

域面积上有所减小，远边界向距离减小的内侧收

缩，侧边界向离轴发射角减小的方向收缩，这主要

是因为更大的距离使目标逃逸机动具备更大的时

间裕度，有利于目标逃逸；而当离轴发射角增大时，

导弹受动态视场角的影响程度也增大，从而不利于

导弹的追踪，这与导弹应用实际是一致的。

图 １１　典型情况下不同形式的 ２种可发射区对比解算结果

Ｆｉｇ．１１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｗｏｆｏｒｍｓｏｆｌａｕｎｃｈａｂｌｅａｒｅａｕｎｄｅｒｔｙｐｉｃａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

６　结　论

本文面向无人自主空战的条件下对空空导弹

火控解算的特殊需求，提出了基于目标机动预估

的导弹可发射区问题。设计了基于目标追逃对抗

策略的目标机动预估系统，将导弹发射后的目标

运动过程抽象为一个动态追逃对抗的过程，根据

预测的目标方位信息，利用黄金分割搜索策略实

现对可发射区边界的快速精确搜索。仿真结果

表明：

１）基于目标机动预估的空空导弹可发射区
在攻击面积上小于传统的目标保持定常状态的导

弹可发射区。

２）位于本文所提出的基于目标逃逸机动预
估的可发射区内的目标，导弹具有更大的命中

概率。

３）基于目标机动预估的可发射区由于对导
弹发射后的目标逃逸行为进行了预估，因而相较

于传统的可发射区，更能适应现代空战中剧烈的

态势变化，符合现代空战，尤其是无人自主空战条

件下的应用实际。
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５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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１５１９１５２８．
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Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，２９（１）：８６９７．

［１１］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
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［１２］黄长强，丁达理，黄汉桥，等．无人作战飞机自主攻击技术

［Ｍ］．北京：国防工业出版社，２０１４：２１２２．

ＨＵＡＮＧＣＱ，ＤＩＮＧＤＬ，ＨＵＡＮＧＨＱ，ｅｔａｌ．Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓａｔ

ｔａｃｋｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒＵＣＡＶ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎ

ｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１４：２１２２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］黄家成，张迎春，罗继勋．空空导弹发射区的快速模拟法求

解［Ｊ］．弹箭与制导学报，２００３，２３（４）：１３２１３４．

ＨＵＡＮＧＪＣ，ＺＨＡＮＧＹＣ，ＬＵＯＪＸ．Ｆａｓｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｉｒｔｏ

ａｉｒｍｉｓｓｉｌｅｌｕｎｃｈａｒｅａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ，Ｒｏｃｋｅｔｓ，Ｍｉｓ

ｓｉｌｅａｎｄＧｕｉｄａｎｃｅ，２００３，２３（４）：１３２１３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＶＩＥＩＲＡＤＡＧ，ＴＡＫＡＨＡＳＨＩＲＨＣ，ＳＡＬＤＡＮＨＡＲＲ．Ｍｕｌｔｉ

ｃｒｉｔｅｒｉａｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈａｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｇｏｌｄｅｎｓｅｃｔｉｏｎｌｉｎｅ

ｓｅａｒｃｈ［Ｊ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，２０１２，１３１（１２）：

１３１１６１．

［１５］张平，方洋旺，金冲，等．空空导弹发射区实时解算的新方法

［Ｊ］．弹道学报，２０１０，２２（４）：１１１４．

ＺＨＡＮＧＰ，ＦＡＮＧＹＷ，ＪＩＮＣ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｏｆｒｅａｌｔｉｍｅ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｂｏｕｔａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅｌａｕｎｃｈｅｎｖｅｌｏｐｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＢａｌｌｉｓｔｉｃｓ，２０１０，２２（４）：１１１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＪＯＳＥＰＨＷ Ｈ．Ａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅｅｎｇａｇｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｕｓｉｎｇｔｈｅ

ＵＳＡＦｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎａｌｙｓｉｓｐｒｏｇｒａｍ（ＴＲＡＰ）［Ｃ］∥ＡＩＡＡＦｌｉｇｈｔ

ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９６：
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Ａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅｌａｕｎｃｈａｂｌｅａｒｅａｂａｓｅｄｏｎｔａｒｇｅｔ
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ＷＡＮＧＪｉｅ１，ＤＩＮＧＤａｌｉ１，ＸＵＭｉｎｇ２，ＨＡＮＢｏ１，ＬＥＩＬｅｉ３
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ｔｈｅｆｕｌｌｐｌａｙｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅｔａｃｔｉｃａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓａｉｒｃｏｍｂａｔ；ａｉｒｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅ；ｌａｕｎｃｈａｂｌｅａｒｅａ；ｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；
ｇｏｌｄｅｎｓｅｃｔｉｏｎｓｅａｒｃｈｓｔｒａｔｅｇｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２１４１３：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１３．１０１８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６０１５０５）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１５５１９６０２２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｊｉｅ＿ａｆｅｕ＠１２６．ｃｏｍ
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质子交换炉温度场均匀性分析与优化

伏娜，张

（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对质子交换炉的温度场均匀性问题，结合质子交换炉的结构特点，基于
ＦＬＵＥＮＴ用户自定义函数（ＵＤＦ）开发了质子交换炉炉温控制算法，并在此基础上提出了多种
加热控温方案；利用 ＦＬＵＥＮＴ软件对不同方案下的质子交换炉温度场进行仿真，分析不同控温
方式下炉内温度场均匀性与传感器位置布置、加热丝布置高度的关系，找到最佳方案。结果表

明：采用三段控温、３个传感器位置分别布置在 ３段加热丝中间、加热丝布置高度 ４倍于均匀
温区长度时炉内温度场均匀性最好，均匀温区内最大偏差为 ０．０３℃；对于既定结构的立式炉
体，增加加热丝布置高度、优化设计传感器布置方案和炉体控温方式可以提高温度场均匀性。

该方法为同类电加热炉温度场均匀性的优化设计提供了思路。

关　键　词：铌酸锂光波导；质子交换炉；温度场；均匀性；数值模拟
中图分类号：ＴＫ１７５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７３５０８

　　铌酸锂（ＬｉＮｂＯ３）晶体具有优异的电光和声

光等特性，被广泛用于制备各种光波导器件
［１２］
。

ＬｉＮｂＯ３光波导是高精度光纤陀螺系统的核心器
件，ＬｉＮｂＯ３光波导的大批量生产是实现光纤陀螺
产业化的关键之一。质子交换炉是用质子交换法

制备 ＬｉＮｂＯ３光波导的主要设备，为了提高生产效
率，往往将批量 ＬｉＮｂＯ３基底同时放到质子交换炉
中进行质子交换以制备光波导。若炉内轴向温度

分布不均匀，将导致不同温度梯度下进行质子交

换时 ＬｉＮｂＯ３光波导的薄膜厚度会有所不同，会对
同一批次制备的光波导的性能一致性造成影响，

因此提高质子交换炉的温度场均匀性很有必

要
［３］
。目前对质子交换炉的要求为：质子交换炉

轴向均匀温区长度≥２００ｍｍ，均匀温区内的最大
温差在５ｍｉｎ内≤１℃。

目前国内外对质子交换炉内部温度的研究重

点大多在于温度的精确控制
［４５］
，而对炉内温度

分布均匀性的相关研究较少，导致现有的质子交

换炉很难用于大批量 ＬｉＮｂＯ３光波导的制备。质
子交换炉内存在热传导、热对流等多种传热方式，

十分复杂，难以建立精确的数学模型。面对复杂

的质子交换炉系统设计，一般采用模仿或经验改

进等方法对质子交换炉进行设计，不仅成本高而

且研究周期长，生产出来的质子交换炉往往不能

达到理想的温度分布。随着计算机技术的发展，

计算流体力学（ＣＦＤ）的出现给质子交换炉的设计
提供了极大的方便

［６７］
。ＦＬＵＥＮＴ是国际上流行

的 ＣＦＤ软件包，它提供了用户自定义函数（ＵＤＦ）
作为 ＦＬＵＥＮＴ的二次开发，当标准的 ＦＬＵＥＮＴ界
面不能满足用户需求时，用户可以编写 ＵＤＦ程序
并动态地连接到 ＦＬＵＥＮＴ求解器上以实现期望的
控制算法、模型方程等

［８］
。１９９４年，Ｃｈｉｃａｔｅｌｌｉ

等
［９］
首次将 ＣＦＤ和控制方法相结合，用于高速推

进系统的模拟和控制。Ｙａｎｇ等［１０］
针对垃圾焚烧

炉难以测量内部温度的问题，通过 ＣＦＤ建模研究
前馈控制效果，并将数值模拟结果作为控制系统

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904011&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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信息数据库。Ｇａｏ等［１１］
针对 ＰＩＤ控制器参数整

定时难以评估整体控制效果的问题，提出了一种

基于 ＦＬＵＥＮＴ的 ＰＩＤ控制器参数整定评估方法，
验证了该方法的有效性。这些成果为本文模拟质

子交换炉的控温奠定了一定的基础。本文采用基

于 ＦＬＵＥＮＴ的 ＰＩＤ控制方法，利用 ＦＬＵＥＮＴ模拟
控制对象，编写 ＵＤＦ控温程序，使用 ＦＬＵＥＮＴ
ＵＤＦ进行闭环控制，模拟质子交换炉炉温的 ＰＩＤ
控制。与传统的 ＰＩＤ控制器不同之处在于基于
ＦＬＵＥＮＴ的 ＰＩＤ控制器不需要建立被控对象的传
递函数模型，而是建立被控对象的网格模型，利用

ＦＬＵＥＮＴ对网格计算求解得到最终的控制效果。
本文基于质子交换炉提出了多种加热控温方

案，利用 ＦＬＵＥＮＴ对质子交换炉加热过程的温度
场进行仿真，分析此过程中温度场分布特点，研究

质子交换炉控温方式、传感器位置布置、加热丝布

置对炉内温度场均匀性的影响，找到最佳加热方

案，提高炉内温度场均匀性。

１　模型建立

１．１　物理模型
本文研究的质子交换炉采用圆筒结构，立式

放置，炉体结构由外至内分别有保温层、加热丝、

炉壁，如图１所示，炉体高 Ｈ＝０．８ｍ，炉膛内径为
０．１２ｍ。加热丝均匀缠绕在炉壁四周，将产生的热
量传递给炉壁，炉壁与炉膛内的空气主要以传导

和对流的方式进行热量传递，由于冷热空气密度

不同，炉膛内的热气流会向上流动。炉体壁面和

底部有保温结构，为方便工艺过程中打开炉口送

料，炉顶一般没有保温结构，故炉顶处主要以对流

图 １　质子交换炉系统实际模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｒａｃｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｐｒｏｔｏｎｅｘｃｈａｎｇｅｆｕｒｎａｃｅｓｙｓｔｅｍ

的方式与外界环境进行换热。图１中炉膛内的箭
头代表热量流动。

质子交换炉的炉温是通过改变加热丝的控制

电流来调节的，综合考虑控制精度、炉温均匀性等

多方面因素，可将加热丝分为多段，每段加热丝对

应一个温区，构成多个加热回路，并在每个区安装

温度传感器（通常采用热电偶）用于反馈各区温

度，各区的控制回路根据目标设定温度值与实时

反馈的温度值之差调整相应的控制器输出以控制

加热丝加热，如图１所示，ｒｉ为设定温度值，ｙｉ为
反馈温度值，ｅｉ为温度偏差，ＰＩＤｉ代表控制器，ｕｉ
为控制器的输出值（其中 ｉ为控制回路的个数，
ｉ＝１，２，…，ｎ）。

由于本文的研究重点在于质子交换炉内部的

温度场分布，故对实际模型作如下简化：

１）炉膛内的温度是本文的研究重点，故将模
型简化为内径０．１２ｍ，高０．８ｍ的圆柱体。

２）加热丝均匀缠绕在炉膛周围，可假设壁面
热流量是均匀的。

质子交换工艺的目标温度为 ２４０℃，安装在
炉壁外表面的温度传感器将采集的温度信号发送

给控制器，控制器将采集温度值与目标温度值进

行比较后经 ＰＩＤ计算输出控制量，并由继电器控
制加热丝的电流通断来调节发热量，使炉膛的温

度稳定在目标温度值。

１．２　数学模型
１．２．１　质子交换炉内空气的传热模型

炉膛内的空气和炉壁之间的热量传递主要靠

热传导和热对流的方式进行，由能量守恒原理和

傅里叶定律可得柱坐标系下空气的传热微分

方程
［１２］
：

Ｔ
ｔ
＋ｕｒ

Ｔ
ｒ
＋ｕφ

Ｔ
φ
＋ｕｚ

Ｔ
ｚ
＝

　　 λ
ρｃｐ

１
ｒ
·
Ｔ
ｒ
＋

２Ｔ
ｒ２
＋１
ｒ２
·
２Ｔ
φ２

＋
２Ｔ
ｚ２
＋( )ｑ
（１）

式中：Ｔ为空气的温度；ｔ为时间；ｕｒ、ｕφ和 ｕｚ分别
为径向、圆周和轴向的空气流速；λ、ρ和 ｃｐ分别
为空气的导热率、密度和比热容；ｑ为内热源
强度。

为简化式（１），现做如下合理假设：①由于空
气是完全透明体，因此可以忽略辐射换热；②空气
是不可压缩的流体，空气的流速是固定的；③径向
空气流量可忽略不计；④内热源生成热为０。

实际上空气的流速在径向上不为零，但是空

气在轴向上的速率比径向上快的多，因此可忽略

６３７
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不计。上述假设下的空气瞬态热传导模型如下：

Ｔ
ｔ
＋ｕｒ

Ｔ
ｒ
＝

　　 λ
ρｃｐ

１
ｒ
·
Ｔ
ｒ
＋

２Ｔ
ｒ２
＋１
ｒ２
·
２Ｔ
φ２

＋
２Ｔ
ｚ( )２ （２）

对于轴对称的炉体，变量 Ｔ与 φ无关，因此
上述模型可简化为

Ｔ
ｔ
＋ｕｒ

Ｔ
ｒ
＝ λ
ρｃｐ

１
ｒ
·
Ｔ
ｒ
＋

２Ｔ
ｒ２
＋

２Ｔ
ｚ( )２ （３）

初始条件和边界条件为

Ｔ
ｚｚ＝０

＝０

Ｔ
ｚｚ＝Ｈ

＝ｈ（ＴＨ －Ｔｆ）

Ｔｔ＝０ ＝Ｔ０

Ｔ＝Ｔｍ（ｚ，ｔ















）

（４）

式中：ｈ为表面对流传热系数；ＴＨ 为炉体顶部的
温度；Ｔｆ为周围流体的温度，为已知量；Ｔ０为初始
温度；Ｔｍ为空气温度。
１．２．２　ＣＦＤ模型

ＣＦＤ模型是基于微元内的质量守恒、动量守
恒和能量守恒确定的一组偏微分方程。基本控制

方程包括质量守恒方程、动量守恒方程和能量守

恒方程，数学表达式为
［１３］

质量守恒方程：

ρ
ｔ
＋

Δ

·（ρＵ）＝０ （５）

ｘ方向动量守恒方程：

（ρｕ）
ｔ

＋

Δ

·（ρＵｕ）＝－ｐ
ｘ
＋

Δ

·（μｇｒａｄｄｕ）＋Ｓｕ

（６）

ｙ方向动量守恒方程：

（ρｖ）
ｔ

＋

Δ

·（ρＵｖ）＝－ｐ
ｙ
＋

Δ

·（μｇｒａｄｄｖ）＋Ｓｖ

ｚ方向动量守恒方程：

（ρｗ）
ｔ

＋

Δ

·（ρＵｗ）＝－ｐ
ｚ
＋

Δ

·（μｇｒａｄｄｗ）＋Ｓｗ

（７）

能量守恒方程：

（ρＴ）
ｔ

＋

Δ

·（ρＵＴ）＝

Δ

·
ｋ
ｃｐ
ｇｒａｄ( )Ｔ＋ＳＴｃｐ （８）

式中：Ｕ＝（ｕ，ｖ，ｗ），ｕ、ｖ、ｗ分别为 Ｕ在 ｘ、ｙ、ｚ方
向的分速度；Ｓｕ、Ｓｖ、Ｓｗ、ＳＴ均为广义源项；ｋ为传
热系数；μ为动力黏度系数；ｐ为压强。

２　ＦＬＵＥＮＴ仿真

２．１　网格划分及边界条件设置

进行 ＣＦＤ分析的第 １步是划分网格［１４］
。其

主要思想是将空间连线的计算区域分割成足够小

的计算区域，然后在每一计算区域里应用流体控

制方程，求解所有区域的流体计算方程，最终获得

整个计算区域的物理量分布
［１５］
。本文针对不同

的方案分别采用 Ｇａｍｂｉｔ生成圆柱体的结构化
网格。

边界条件的设置如表１所示。
表１中的 ＵＤＦｆｌｕｘ表示使用 ＵＤＦ编写的热

流量输出函数。炉壁的边界条件分为 ２种情况，
有加热丝的部分设为壁面 ｗａｌｌ，热流量通过调用
ＵＤＦ编写的热流量输出函数来获得；没有加热丝
的部分设为壁面 ｗａｌｌ，由于有保温层，热流量设
为０。

表 １　边界条件的设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｅｔｔｉｎｇ

边界名称 边界类型 边界条件 参数

炉顶 壁面 对流
传热系数 ＝１０Ｗ／（ｍ２·Ｋ）
自由流体温度为３００Ｋ

炉壁 壁面 热流量

没有加热丝覆盖的壁面：热

流量 ＝０；有加热丝覆盖的壁
面：热流量 ＝ＵＤＦｆｌｕｘ

炉底 壁面 热流量 热流量 ＝０

２．２　模拟监测点设置
质子交换炉内的轴向温度分布是影响ＬｉＮｂＯ３

光波导生产质量的关键。由于研究重点是质子交

换炉内轴向方向的温度场分布，炉口没有保温结

构，受外界环境影响较大，故均匀温区在炉底。工

艺要求均匀温区长度 Δｈ≥２００ｍｍ，故在均匀温区
从炉底依次沿轴向方向均匀布置了 ５个监测点，
间距 ｌ＝０．０５ｍ，其位置坐标分别为（０，０，０）ｍ、
（０，０，０．０５）ｍ、（０，０，０．１）ｍ、（０，０，０．１５）ｍ、（０，
０，０．２）ｍ。质子交换炉内均匀温区温度分布用这
５个测点的温度分布来描述。
２．３　求解器的设置

激活能量模型，湍流模型选择标准 ｋε模型，
壁面函数选为标准壁面函数，求解方法选择 ＳＩＭ
ＰＬＥＣ，湍流动能与湍流耗散选择二阶差分，湍流
黏度和能量的松弛因子选为 ０．８，其他保持默认
值。质子交换炉内空气初始温度设为３００Ｋ，预期
达到的温度设为５１３Ｋ，根据温度传感器采集到的
温度，控制壁面热流量的变化。对于瞬态求解，时

间步长是一个重要的概念，时间步长设置太大会

７３７
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导致计算难以收敛，设置太小会增加迭代次数，计

算时间过长。为了尽量减少计算时间而不降低计

算精度，在仿真中设时间步长为 ０．５ｓ，时间步数
为８００，即仿真时间为 ４００ｓ。始终采用上述设置
完成以下仿真内容。

３　不同方案下的仿真结果与对比分析

本文提出 ３种控温方式，分别为整段控温、
两段控温、三段控温。整段控温即加热丝为一整

段，传感器位置布置在整段加热丝上，由其反馈的

温度经过 ＰＩＤ处理后控制整段加热丝的热流量；
两段控温即将均匀缠绕在炉膛周围的加热丝均匀

分为２段，２个传感器位置分别布置在每段加热
丝上，其反馈的温度经过 ＰＩＤ处理后分别控制每
段加热丝的热流量；三段控温即将均匀缠绕在炉

膛周围的加热丝均匀分为 ３段，３个传感器位置
分别布置在每段加热丝上，其反馈的温度经过

ＰＩＤ处理后分别控制每段加热丝的热流量。
本文在提出的３种控温方式下分别设计了不

同的传感器位置布置，如图 ２所示。在每种传感
器位置布置下通过改变加热丝布置高度 ｈ，即 ｈ＝
２Δｈ、ｈ＝３Δｈ，可得出表２中 １８种设计方案，利用
ＦＬＵＥＮＴ分别模拟这１８种方案下的温度场。

为准确描述温度场的均匀性，采用在同一时

刻所有监测点温度的最高温度与最低温度之差，

即最大偏差来衡量温度场均匀性的好坏，其表达

式为

ΔＴｍａｘ ＝ｙｉｍａｘ－ｙｉｍｉｎ （９）
式中：ｙｉｍｉｎ为第 ｉ时刻所有监测点的最低温度值；
ｙｉｍａｘ为第 ｉ时刻所有监测点的最高温度值。

对以上 １８种方案分别仿真 ４００ｓ，经过 １００ｓ
后炉内温度基本上达到动态平衡，本文选取

１００～４００ｓ之间的最大温差 ΔＴｍａｘ来分析各种方案
的均匀性好坏，所得结果如图３～５所示。

对比图３（ａ）和（ｂ）可以发现，采用整段控温
方式时改变传感器的位置对加热丝布置高度 ｈ＝
２Δｈ的均匀性影响较大，对于 ｈ＝３Δｈ和 ｈ＝４Δｈ
的均匀性几乎没有影响；由图 ３（ａ）可以看出，传
感器位置在 ｚ＝０时，加热丝布置高度 ｈ＝２Δｈ时
炉内温度场均匀性最差，而 ｈ＝４Δｈ时炉内温度
场均匀性最好。这是由于加热丝布置的高度过低

时，没有布置加热丝的炉壁热流量为 ０，不能完全
补偿炉顶的对流换热作用引起的热量散失，导致

炉底均匀温区长度变短，达不到期望的均匀温区

长度。因此整段控温方式下的最佳方案为方

图 ２　３种控温方式的传感器位置布置

Ｆｉｇ．２　Ｓｅｎｓｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓ

案３，即传感器位置 ｚ＝０，加热丝布置高 度
ｈ＝４Δｈ。

对比图４（ａ）和（ｂ）可以看出，采用两段控温
方式时改变传感器位置对加热丝布置高度 ｈ＝
２Δｈ的均匀性影响很大，与组合方式１相比，采用
组合方式２时 ｈ＝２Δｈ的均匀性提高了 ２～３倍，
对于 ｈ＝３Δｈ和 ｈ＝４Δｈ的均匀性也有一定提高；
由图４（ｂ）可以看出，传感器位置布置均采用组合
方式２时，加热丝布置高度 ｈ＝２Δｈ时炉内均匀
温区的均匀性最差，而ｈ＝４Δｈ时炉内均匀温区

８３７
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表 ２　１８种设计方案

Ｔａｂｌｅ２　１８ｋｉｎｄｓｏｆｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍｅｓ

序号 控温方式 传感器位置布置 加热丝布置高度／ｍ

１
２
３
４
５
６

７
８
９
１０
１１
１２

１３
１４
１５
１６
１７
１８

整段控温

两段控温

三段控温

ｚ＝０

ｚ＝０．２ｍ

组合方式１

组合方式２

组合方式１

组合方式２

ｈ＝２Δｈ＝０．４
ｈ＝３Δｈ＝０．６
ｈ＝４Δｈ＝０．８
ｈ＝２Δｈ＝０．４
ｈ＝３Δｈ＝０．６
ｈ＝４Δｈ＝０．８

ｈ＝２Δｈ＝０．４
ｈ＝３Δｈ＝０．６
ｈ＝４Δｈ＝０．８
ｈ＝２Δｈ＝０．４
ｈ＝３Δｈ＝０．６
ｈ＝４Δｈ＝０．８

ｈ＝２Δｈ＝０．４
ｈ＝３Δｈ＝０．６
ｈ＝４Δｈ＝０．８
ｈ＝２Δｈ＝０．４
ｈ＝３Δｈ＝０．６
ｈ＝４Δｈ＝０．８

图 ３　整段控温时传感器位置对质子交换炉

均匀性的影响

Ｆｉｇ．３　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｅｎｓｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｏｆｐｒｏｔｏｎ

ｅｘｃｈａｎｇｅｆｕｒｎａｃｅｕｎｄｅｒｏｎｌｙｏｎｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

的均匀性最好。因此两段控温方式下的最佳方案

为方案１２，即传感器位置布置组合方式２，加热丝
布置高度 ｈ＝４Δｈ。

对比图５（ａ）和（ｂ）可以看出，采用三段控温

图 ４　两段控温时传感器位置对质子交换炉

均匀性的影响

Ｆｉｇ．４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｅｎｓｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｏｆｐｒｏｔｏｎ

ｅｘｃｈａｎｇｅｆｕｒｎａｃｅｕｎｄｅｒｔｗｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ

图 ５　三段控温时传感器位置对质子交换炉

均匀性的影响

Ｆｉｇ．５　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｅｎｓｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｏｆｐｒｏｔｏｎ

ｅｘｃｈａｎｇｅｆｕｒｎａｃｅｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ

９３７
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方式时，传感器位置布置采用组合方式 ２可以更
好地改善均匀温区的均匀性；图５（ｂ）中传感器位
置布置均采用组合方式 ２时，加热丝布置高度
ｈ＝４Δｈ时炉内温度场均匀性最好。因此三段控
温方式下的最佳方案为方案 １８，即传感器位置布
置组合方式２，加热丝布置高度 ｈ＝４Δｈ。

对以上３种控温方式下的最佳方案进行进一
步对比，取４００ｓ时刻 ｙ＝０截面的温度分布云图，
如图６所示，从左到右依次为方案１８、方案 １２、方
案３对应温度范围５１２．５～５１３．５Ｋ的温度分布，
可见三段控温下的最佳方案对应的均匀温区长度

最长，整段控温下的最佳方案对应的均匀温区

最短。

在１００～４００ｓ时间段内对３种控温方式下的
最佳方案进行最大偏差的对比，如表３所示。

表３中，采用方案１８炉内均匀温区的均匀性
最好，即三段控温、传感器位置布置采用组合方

式２、加热丝布置高度 ｈ＝４Δｈ时最大温度偏差最
小，ΔＴｍａｘ可达０．０３℃，满足生产工艺的要求。由
表３可以看出，当加热丝布置高度均为 ｈ＝４Δｈ
时，随着控温分段数目的增加，均匀温区的最大温

度偏差越小。这是由于炉内温度分布存在梯度

时，整个壁面热流量的不同位置需要不同程度的

调整，而整段控温会同时改变整个壁面热流量，且

改变程度相同，这就导致有些位置会有热量积累

而有些位置散失的流量得不到补偿，炉内温度分

布均匀性较差；随着控温分段数目的增加，炉内温

度分布存在梯度时，壁面热流量可以分时进行不

同程度的调整，快速补偿散失的热量，因此炉内温

度分布越均匀。但是控温段数越多，生产成本也

会越高，而且各个控制回路之间的耦合效应也越

来越严重，提高炉温均匀性的同时有可能会降低

控温精度。因此满足生产工艺均匀性要求的前提

下，三段控温的方式较好。

图 ６　方案 １８、方案 １２、方案 ３的 ｙ＝０截面的温度分布云图

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｙ＝０ｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｆｏｒＳｃｈｅｍｅ１８，Ｓｃｈｅｍｅ１２ａｎｄＳｃｈｅｍｅ３

表 ３　３种控温方式下的最佳方案对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｂｅｓｔｓｏｌｕｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓ

序号 最佳方案 最大偏差 ΔＴｍａｘ／℃

３
整段控温，传感器位置布置在 ｚ＝０，
加热丝布置高度 ｈ＝４Δｈ

１．７３

１２
两段控温，传感器位置布置组合方

式２，加热丝布置高度 ｈ＝４Δｈ
０．９５

１８
三段控温，传感器位置布置组合方

式２，加热丝布置高度 ｈ＝４Δｈ
０．０３

４　结　论

１）整段控温、两段控温、三段控温下改变传

感器位置布置对加热丝布置高度 ｈ＝２Δｈ的均匀
性影响最大，优化传感器的位置可以改善炉内温

度场的均匀性。

２）在相同的控制方式下，加热丝布置高度越
高，炉内均匀温区长度越长。

３）对比分析 １８种设计方案的仿真结果，采
用三段控温、３个传感器位置分别布置在 ３段加
热丝中间、加热丝布置高度 ｈ＝４Δｈ时炉内温度
场均匀性最好，长度为２００ｍｍ的均匀温区内最大
温度偏差为０．０３℃，满足生产工艺的要求。

４）利用 ＦＬＵＥＮＴ软件对设计方案进行仿真，
这种方法可缩短设备调试周期，节约成本，同时该

方法也为同类电加热炉的温度场均匀性优化设计

提供了思路。

０４７
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ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＥｌｅｃｔｒｉｃＰｏｗｅｒＰｒｅｓｓ，２０１３：３
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ＷＡＮＧＦＪ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓ：Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓ

ａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆＣＦＤｓｏｆｔｗａｒｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉ
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ＺＨＵＮＷ，ＦＡＮＧＸＤ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｇａｓｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

ｉｎｅｘｃｉｍｅｒｌａｓｅｒｂａｓｅｄｏｎＦＬＵＥＮＴ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＬａｓｅｒ，２０１６，

４３（９）：４４４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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ｈｅａｔｉｎｇｗｉｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓｗａｓａｎａｌｙｚｅｄｔｏｆｉｎｄｔｈｅｂｅｓｔｓｃｈｅｍｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｉｓｂｅｓｔｗｈｅｎｔｈｒｅｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓａｒｅｕｓｅｄ，ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆ
ｔｈｒｅｅｓｅｎｓｏｒｓａｒｅｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙａｒｒａｎｇｅｄｉｎｔｈｅｍｉｄｄｌｅｏｆｔｈｒｅｅｈｅａｔｉｎｇｗｉｒｅｓ，ａｎｄｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆｈｅａｔｉｎｇｗｉｒｅｉｓ
ａｒｒａｎｇｅｄ４ｔｉｍｅｓｔｈｅｌｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅｕｎｉｆｏｒｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｚｏｎｅ．Ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｕｎｉ
ｆｏｒｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｚｏｎｅｉｓ０．０３℃．Ｆｏｒａｇｉｖｅｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｆｕｒｎａｃｅ，ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆｔｈｅ
ｈｅａｔｉｎｇｗｉｒｅａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｓｅｎｓｏｒｌａｙｏｕｔａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｆｕｒｎａｃｅｂｏｄｙ
ｃａｎｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ．Ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｐｒｏｖｉｄｅｓｉｄｅａｓｆｏｒｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｕｎｉ
ｆｏｒｍｉｔｙｏｆｔｈｅｓａｍｅｔｙｐｅｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃｈｅａｔｉｎｇｆｕｒｎａｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＬｉＮｂＯ３ｗａｖｅｇｕｉｄｅｓ；ｐｒｏｔｏｎｅｘｃｈａｎｇｅｆｕｒｎａｃｅ；ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄ；ｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍ
ｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０６１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２０５１３：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２０３．１１１３．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｘｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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考虑几何非线性的气动弹性模型缩比方法

柴睿，谭申刚，黄国宁

（航空工业第一飞机设计研究院，西安 ７１００８９）

　　摘　　　要：随着飞机性能和需求的提高，大展弦比高柔性机翼逐渐成为新型飞机的主
要结构形式。这类机翼具有高升阻比、大变形和重量轻等特性，几何非线性效应明显。然而机

翼的大展弦比高柔性会带来更大的机翼变形，而机翼大变形则会引起相关的非线性气动弹性

行为。为了评估这些非线性气动弹性行为并同时降低设计风险和成本，一般要使用缩比模型

进行风洞试验以研究和确认真实飞机的气动弹性特性。基于此，首先使用了传统线性缩比方

法来进行缩比，通过刚度质量耦合匹配模态响应法与刚度质量解耦匹配模态响应法这 ２种线
性缩比方法，不断优化缩比结构的设计参数来满足目标缩比值。同时，提出一种动力学有限元

模型的非线性静响应模态协同优化方法，该方法是基于等效静态载荷法的几何非线性气动弹
性模型缩比方法，通过２个不同的优化子程序分别匹配全尺寸飞机的非线性静响应和模态振
型。结果表明，相比于传统线性缩比模型，考虑几何非线性的缩比模型能够更好地再现全尺寸

飞机的非线性气动弹性行为。

关　键　词：非线性气动弹性；气动弹性模型缩比；大展弦比高柔性机翼；等效静态载
荷；几何非线性

中图分类号：Ｖ２１５．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７４３０９

　　近些年来，无人机得到了长足发展。为了延
长航行时间并降低能源消耗，无人机一般采用大

展弦比高柔性机翼设计以追求较高的气动效

率
［１］
。同时为了减轻飞机重量，机翼设计大都选

择轻质材料，所以大展弦比无人机机翼一般都是

柔性机翼。然而，机翼的展弦比增大以及重量减

小会带来新的挑战，这就要求对机翼在正常飞行

载荷下的大变形问题做进一步研究，因为大变形

问题会带来几何非线性行为及相关的气动弹性问

题
［２３］
。这些大变形会改变机翼的固有频率，从

而使其气动弹性行为发生显著变化
［４］
。

在进行气动弹性特性理论计算的同时，通过

风洞试验来确定飞机的气动弹性特性是必不可少

的
［５］
。缩比模型的气动弹性试验是飞机研制过

程中最基本的保证，缩比模型应尽可能地反映出

全尺寸飞机的气动弹性响应
［６］
。使用缩比模型

来进行试验可以更好地理解机翼的物理行为，同

时降低制造全尺寸飞机的风险与成本
［７］
。

气动弹性模型缩比设计要求同时考虑气动力

和结构的物理特性。气动力的模拟可以通过气动

外形几何缩比再进行分析计算得到。而通常情况

下，通过结构的几何尺寸缩比对结构进行模拟是

不现实的。根据缩比设计的要求，指定几何缩比

的结构，其制造所用的材料通常是不存在的，而且

很大程度上用于制造全尺寸飞机的加工技术在缩

比模型上是不可能实现的。唯一可行的方法是对

内部结构进行重新设计并优化，比如对结构的质

量、刚度、阻尼特性进行缩比，并且与全尺寸飞机

qwqw
新建图章
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保持协调
［８］
。

目前研究考虑非线性的气动弹性模型缩比的

相关文献较少，只是最近几年该课题才热门起来，

这些研究主要针对的是具有大展弦比高柔性机翼

的高空长航时无人机
［９］
和联翼布局飞机

［１０１１］
。

Ｗａｎ和 Ｃｅｓｎｉｋ［９］推导得到包含大变形引起
的非线性刚度和预应力影响的气动弹性运动方程

的缩比参数，研究表明线性和几何非线性的气动

弹性运动方程的缩比因子在形式上是相同的。同

时 Ｗａｎ和 Ｃｅｓｎｉｋ［９］对大柔性飞机 ２种形式的缩
比设计进行了分析，其中一种设计有意忽略了

Ｆｒｏｕｄｅ数，他们对包括结构模态、非线性气动弹性
配平、不同载荷下的线性长周期稳定性以及非线

性瞬态阵风响应等特性进行了计算。结果表明：

包含 Ｆｒｏｕｄｅ数的缩比模型响应与全尺寸模型吻
合得很好，所以 Ｆｒｏｕｄｅ数的相似在验证的问题上
不能被忽略。

Ｂｏｎｄ等［１０］
提出了一个非线性气动弹性模型

缩比方法，用来设计具有几何非线性特征的联翼

飞机缩比模型。其设计的结构可以匹配前３阶频
率、前３阶模态振型以及第１阶线性屈曲特征解，
且缩比模型的气动弹性频率和阻尼在整个速度包

线上都匹配得很好。同时，结果表明，缩比模型的

非线性静响应，在 ６０％屈曲载荷下都匹配得
很好。

Ｒｉｃｃｉａｒｄｉ等［１１］
发展的几何非线性气动弹性

模型缩比设计方法可以直接匹配缩比的线性和非

线性静响应，同时可以满足模态频率的约束。他

们用该方法设计的模型同利用传统方法并经过优

化的模型进行比较，发现用前面提到的方法设计

并优化的缩比模型其非线性气动弹性响应同目标

响应吻合较好，而利用传统方法设计的缩比模型

其非线性气动弹性响应同目标响应相比误差

较大。

基于上述观点，本文提出一个新的非线性气

动弹性模型缩比方法，称为动力学有限元模型的

非线性静响应模态协同优化方法，其中非线性静
响应的匹配是基于等效静态载荷法来实现的。这

是首次将处理非线性静力学的等效静态载荷法与

大展弦比机翼结构动力学相结合的优化方法。

另外该方法与 Ｒｉｃｃｉａｒｄｉ等［１１］
提出的方法主

要区别是缩比方法的实现过程不同。本文方法中

刚度和质量分布设计是在２个优化循环过程中进
行的，而 Ｒｉｃｃｉａｒｄｉ等的方法只是在一个优化循环
中进行的。而且本文验证的实例是一架具有超大

展弦比高柔性机翼的某型无人机，它的几何非线

性效应比上述文献中验证的飞机要强得多。

１　理论方法

１．１　相似准则
缩比因子的选择是气动弹性缩比模型设计过

程中关键的第１步。通常选定气动弹性缩比模型
设计的３个基本缩比因子：ｋｂ、ｋｖ和 ｋρ。这里，ｋｂ
为缩比模型与全尺寸模型的长度比，ｋｖ为缩比模
型与全尺寸模型的速度比，ｋρ为缩比模型与全尺
寸模型所处环境的空气密度比。

为了满足缩比模型和全尺寸模型之间的气动

弹性相似性，在前 ３个基本缩比因子［１２１３］
的基础

上，必须满足下面描述的 ４个相似准则。当要求
在重力作用下气动弹性响应满足相似要求时，必

须满足重力相似准则作为附加条件。

１）几何相似
几何相似的缩比因子即前述的 ｋｂ。几何相

似意味着缩比模型与全尺寸模型之间的所有尺寸

比（包括翼展比，弦长比等）都与 ｋｂ相同。同时还
假定缩比模型和全尺寸模型具有相同的翼型。

２）质量相似
满足质量相似可以写为

ｋｍ ＝ｋρｋ
３
ｂ （１）

这意味着缩比模型的分布质量应该通过质量

缩比因子 ｋｍ与全尺寸模型的分布质量成比例。
３）刚度相似
满足刚度相似可以描述为

ｋＫ ＝ｋρｋ
２
ｖｋｂ （２）

这意味着缩比模型的分布刚度应该通过刚度

缩比因子 ｋＫ与全尺寸模型的分布刚度成比例。
基于固有频率与质量和刚度的关系，频率的

缩比因子即为

ｋω ＝ ｋＫ／ｋ槡 ｍ ＝ｋｖ／ｋｂ （３）
４）气动相似
当缩比模型和全尺寸模型之间的马赫数与雷

诺数分别满足一致性要求时，几何相似便会带来

气动相似。但是，马赫数相似和雷诺数相似都是

不容易满足的。对于大展弦比高柔性无人机的典

型低速飞行，马赫数效应可以忽略。但是，缩比模

型与全尺寸模型之间的雷诺数应该相同或至少在

相同的数量级上。

雷诺数的缩比因子可以定义为

ｋＲｅ ＝ｋρｋｖｋｂ／ｋμ （４）
式中：ｋμ为空气动黏度的缩比因子。

基于升力方程，升力的缩比因子为

４４７
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ｋＬ ＝ｋρｋ
２
ｖｋ
２
ｂ （５）

５）重力相似
Ｆｒｏｕｄｅ数决定了重力载荷下挠度与空气动力

和惯性载荷下挠度的比值。当颤振试验中考虑重

力效应，缩比模型和全尺寸模型之间的 Ｆｒｏｕｄｅ数
应相同，可以通过式（６）来满足［１０］

：

ｋｖ ＝ ｋ槡ｂ （６）
与线性结构相比，考虑几何非线性的结构具

有其特殊的刚度特性，其特殊性取决于当前的结

构变形。显然，当缩比模型和全尺寸模型在未变

形状态和任一给定的变形状态下均满足几何相

似，质量相似和 Ｆｒｏｕｄｅ数相似要求，则缩比模型
和全尺寸模型在任何变形状态下上述相似关系也

是成立的。因此，这取决于考虑几何非线性的结

构随结构变形而变化的刚度是否可以在缩比模型

和全尺寸模型之间保持相似。这将直接影响线性

气动弹性相似准则对考虑几何非线性的结构的适

用性。

Ｗａｎ和 Ｃｅｓｎｉｋ［９］的研究表明线性和几何非
线性气动弹性运动方程的缩比因子形式上是相同

的。因此，若缩比模型是基于上述缩比因子设计

的，则缩比模型与全尺寸模型之间的气动弹性行

为在小变形状态和大变形状态下都是相似的。由

式（１）～式（６）可知，对于考虑几何非线性的气动
弹性缩比模型而言，当重力相似准则作为附加条

件时，在长度比 ｋｂ、空气密度比 ｋρ确定的情况下，
作为模型设计目标的模型质量、模型固有频率、模

型颤振速度和颤振频率便可随之确定。

１．２　缩比方法
１．２．１　传统线性缩比方法

从线弹性的控制方程可以看出，经过对全尺

寸飞机适当的缩比，对于不同结构形式的缩比模

型，只要具有相同的几何缩比，以及相同的分布刚

度和质量缩比，将带来相同的模态特性（固有频

率和模态振型）
［１４］
。因此可以利用这一理论从全

尺寸飞机那里获得缩比模型的目标值（质量、惯

性矩、固有频率、模态振型和气动外形）。通过设

计一个与全尺寸模型相似的模态特性的缩比模

型，得到与内部结构无关的分布刚度和质量相似

性，即可采用简化的内部结构。一般情况下，为了

匹配目标缩比值，有 ２种不同的传统线性缩比方
法：刚度质量耦合匹配模态响应法（方法 Ａ）；刚
度质量解耦匹配模态响应法（方法 Ｂ）。图 １和
图２分别是方法 Ａ和 Ｂ的优化设计流程图。

方法 Ａ类似于 Ｂｉｓｐｌｉｎｇｈｏｆｆ等［１２］
提出的方

法，方法 Ｂ则是 Ｆｒｅｎｃｈ和 Ｅａｓｔｅｐ［６］提出的。不过

图 １　传统线性缩比方法（方法 Ａ）

Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｌｉｎｅａｒｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ（ＭｅｔｈｏｄＡ）

图 ２　传统线性缩比方法（方法 Ｂ）

Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｌｉｎｅａｒｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ（ＭｅｔｈｏｄＢ）

上述２种方法都是针对大部分的线性问题，对于
非线性问题，这 ２个方法的适用性还需要进行进
一步的验证。

１．２．２　考虑几何非线性的缩比方法
与方法 Ｂ类似，通过分别匹配解耦的刚度和

质量分布来匹配模态特性。该方法（方法 Ｃ）的
流程如图３所示。方法Ｂ与方法Ｃ的区别体现在
第１阶段的刚度优化过程中。在方法 Ｃ中，缩比
模型的刚度优化引入了等效静态载荷法，而且通

过非线性静力分析来获得非线性广义位移场。这

５４７
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图 ３　考虑几何非线性的缩比方法（方法 Ｃ）

Ｆｉｇ．３　Ｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｉｃ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ（ＭｅｔｈｏｄＣ）

个优化过程可以在 ＭＡＴＬＡＢ中实现，静力分析与
模态分析使用 ＭＳＣ．Ｎａｓｔｒａｎ软件，优化准则使用
粒子群寻优算法。当第 １阶段的刚度优化完成
后，就可以进行第２阶段的质量优化，质量优化的
目的是在匹配了非线性静响应后匹配模态特性

（固有频率和模态振型）。

研究发现，对非线性静力响应的直接优化很

困难。对于这项任务，基于等效静态载荷法来应

用等效线性系统的效率会更高
［１５］
。等效静态载

荷法就是通过不断迭代更新线性系统中的设计变

量来获得与非线性静力分析结果相同的广义位

移场。

首先给定当前或初始设计变量｛ｄ｝和载荷条
件｛Ｆ｝，然后非线性静力分析通过求解非线性平
衡方程（式（７））得到非线性变形｛ｘＮＬ｝。
［ＫＮＬ（ｄ）］｛ｘＮＬ｝＝｛Ｆ｝ （７）

由线性刚度矩阵［ＫＬｉｎ（ｄ）］乘以非线性变形
｛ｘＮＬ｝得到等效载荷｛Ｆｅｑ｝：
｛Ｆｅｑ｝＝［ＫＬｉｎ（ｄ）］｛ｘＮＬ｝ （８）

由等效载荷｛Ｆｅｑ｝和线性刚度矩阵［ＫＬｉｎ（ｄ）］
将可得到等效线性静态广义位移｛ｘＬｉｎ｝：
［ＫＬｉｎ（ｄ）］｛ｘＬｉｎ｝＝｛Ｆｅｑ｝ （９）

接下来在等效线性系统中便可以执行高效的

优化，等效静态载荷法需要一个迭代过程来更新

线性化系统的设计变量，优化收敛时的线性化的

最佳响应与非线性系统的响应相匹配。

｛ｘＮＬ｝ｓ－｛ｘＬｉｎ｝ｉ≤ ε （１０）

式中：ｉ为迭代次数；ε为误差参数（满足设计要求
的小值）。应用等效静态载荷法的过程如图 ４
所示。

该优化过程是在 ２个域（分析域和设计域）
里实施的。首先，在分析域中进行非线性静力分

析，获得非线性广义位移场；然后，利用位移场通

过等效静态载荷法获得新的载荷条件，把新的载

荷条件应用到设计域的线性静力优化中；最后，通

过不断迭代更新设计域中的设计变量来使非线性

系统和线性系统的广义位移场误差满足要求。该

过程的具体实现如图５所示。
本文目的是对具有几何非线性特征的结构进

行气动弹性缩比，设计出的缩比模型要与全尺寸

飞机的模态特性吻合，所以笔者根据传统线性缩

图 ４　分析域和设计域优化流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｄｏｍａｉｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 ５　等效静态载荷法的实现过程图

Ｆｉｇ．５　Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｓｔａｔｉｃｌｏａｄｓｍｅｔｈｏｄ
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比方法结合等效静态载荷法来实现这一缩比过程。

２　模　型

２．１　全尺寸模型
本文缩比的全尺寸模型是一架具有大展弦比

柔性机翼的某型机。该机机翼的展弦比为３１．２５，
属于超大展弦比机翼。该机的巡航马赫数 Ｍａ＝
０．１，巡航高度为 ２０ｋｍ。机翼的主要参数在表 １
中列出。

整个机翼包括 １段 １０ｍ长的中央翼，２段
１０ｍ长的中外翼，２段 １０ｍ长的外翼。整个机翼
包括梁、肋和前后缘，翼梁为盒形梁，梁截面宽度

为２４０ｍｍ，高度为 １７０ｍｍ。翼肋采用夹芯肋，前
后缘为壳形蜂窝夹芯结构。全尺寸机翼的平面布

局如图６所示，该机结构布局如图７所示。本文使
用 ＭＳＣ．Ｎａｓｔｒａｎ软件对全尺寸模型进行求解计算。

本文首先对全尺寸模型进行线性和非线性静

力分析，以评估 ２种分析之间的差异。图 ８显示
了随着过载系数的增加，翼尖线性与非线性垂向

变形量变化趋势的差异。根据定义，通过增加升

力来实现不同的过载系数：

ｎ＝ Ｌ
Ｗ

（１１）

式中：ｎ为过载系数；Ｌ和Ｗ分别为飞机的总升力
表 １　全尺寸机翼的主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｕｌｌｓｃａｌｅｗｉｎｇ

参数 数值

机翼面积／ｍ２ ８０

内翼展长／ｍ ３６

外翼展长／ｍ １４

翼根弦长／ｍ ２

翼尖弦长／ｍ １

结构总质量／ｋｇ ２０２．５

图 ６　机翼平面布局

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｔｅｒｎａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇ

图 ７　全机结构及内部结构

Ｆｉｇ．７　Ｗｈｏｌｅａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｉｎｔｅｒｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ８　翼尖变形趋势

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｔｉｐｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

和总重力。分析发现，随着过载系数的增加，线性

和非线性变形量变化曲线逐渐分离。当过载系数

是 ４时，翼尖非线性变形量与线性变形量相差
４．０７ｍ。这是因为线性静力分析时不考虑升力跟
随后的轴向分力，所以翼尖不会向翼根方向移动。

从图８还可以看出，过载系数为 １．５时，非线性效
应还不明显，这是因为机翼刚度稍大，载荷较小时，

结构还没有到达非线性状态造成的。当过载系数

为３时，截面转角 θ和扭转角 沿展向的非线性和
线性变化趋势如图 ９所示，其中 ｂ为翼展长度。
由图９可知，当进行非线性静力分析时，结构会经
历一个刚度硬化效应。在图 ９中线性和非线性变
化趋势分离的地方出现在翼展 ２０％站位的位置，
这是由刚度变化引起的。

针对本文的研究，结构几何非线性主要归因

于大位移状态，处理大位移问题时，利用跟随力的

非线性求解器可以大幅改变系统的载荷和刚度矩

阵，从而改变变形状态。图 ８和图 ９说明了线性
和非线性静力分析之间的区别以及随着结构的变

形增大，不断地引入附加刚度造成的这些差异。

２．２　缩比模型
本文缩比模型选取基本缩比因子 ｋｂ＝０．１，

ｋρ＝１３．７６４，ｋｖ＝０．３１６，进而目标缩比参数可以
通过这些缩比因子确定。为了增大优化过程中可

行解区域，设计变量选取截面的“刚度底层控制

信息”，即截面积 Ａ、截面惯性矩 Ｉａ和 Ｉｂ以及截面
扭转常数 Ｊ。因此在缩比优化之前不需要对缩比
模型结构形式进行设计，可在优化结束后对截面

“刚度底层控制信息”进行逆运算来获取截面几

何信息。为了使缩比模型正确描述全尺寸模型的

气动弹性特性，确定匹配两者前１０阶固有频率和
相应的模态振型，其相似度不低于 ９０％。全尺寸

７４７
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图 ９　截面转角和扭转角的变化趋势

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｂｅｎｄａｎｇｌｅａｎｄｔｗｉｓｔａｎｇｌｅ

模型颤振主要由第 ４阶模态（水平二弯）和第 ５
阶模态（一扭）参与，所以主要看第 ４阶与第 ５阶
模态匹配相似度。同时，缩比模型和全尺寸模型

的总质量匹配相似度不低于９０％。
就外部几何布局而言，缩比模型是全尺寸模

型的精确几何缩比。在缩比的过程中，还要寻找

最佳材料来模拟缩比模型的结构部件。全尺寸模

型所采用的材料为 ７０７５铝合金，然而精确缩比后
的材料是不存在的。所以在缩比之前要对缩比模

型的材料进行研究并选择。最终决定使用较靠近

材料缩比目标值的铸铝青铜作为缩比模型的材料。

最优设计变量的目标是使缩比模型和全尺寸模

型的一些特性（质量、固有频率、模态振型以及在考

虑几何非线性的方法中的非线性静响应）匹配。残

差平方和（ＳＳＲ）是量化响应差异的一个基本参考值。

３　计算结果

本文采用粒子群寻优算法对缩比模型的设计

变量进行优化，来使得缩比模型的各阶固有频率

和模态振型与全尺寸模型对应阶的固有频率和模

态振型相似度达到 ９０％以上。１．２节提到了２种
传统线性缩比方法（方法 Ａ与方法 Ｂ）以及考虑
几何非线性的缩比方法（方法 Ｃ）。

表２为传统线性缩比方法与考虑集合非线性
缩比方法结果参数比较，其中方法 Ｂ和方法 Ｃ分
别给出了阶段１和阶段２的参数值。从表２可以
看出，方法 Ａ和方法 Ｂ相比于方法 Ｃ耗时较少，
所以当结构非线性效应不明显时，推荐使用传统

线性缩比方法。然而，当考虑了结构的非线性效

应，用传统线性缩比方法设计的模型计算结果误

差较大，无法处理考虑几何非线性的模型设计。

为了高效地捕捉结构的非线性行为，本文提

出使用等效静态载荷法进行非线性静响应匹配，

来对动力学有限元模型的非线性静响应模态进
行协同优化。对使用考虑几何非线性的方法获得

的非线性翼尖变形量和传统线性缩比方法设计的

模型翼尖变形量以及变形量目标缩比值进行了比

较。分析发现，方法 Ｃ设计的模型非线性静变形
量相比于方法 Ｂ，更为靠近目标值（图１０）。

图１１显示了传统线性缩比方法（方法Ａ、方
表 ２　传统线性缩比方法与考虑几何非线性的

缩比方法结果参数比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｌｉｎｅａｒｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄｓｃａｌｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｉｃｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

方法 设计变量数 求解时间／ｈ 误差／％

方法 Ａ ２７ １．５ ８．１１

方法 Ｂ ３０（２４＋６） ０．９（０．５＋０．４） ９．９５

方法 Ｃ ３０（２４＋６） ２．９（２．４＋０．５） ２．８０

图 １０　非线性翼尖垂向变形

Ｆｉｇ．１０　Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｗｉｎｇｔｉｐｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
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法 Ｂ）和考虑几何非线性的缩比方法（方法 Ｃ）在
前１０阶的固有频率、模态振型上匹配相似度的差
异。目标缩比值是从全尺寸模型的相关计算中获

得到。

本文的颤振计算使用偶极子格网法求解非定

常气动力模型。为了匹配全尺寸模型的气动弹性

图 １１　３种方法结果与目标频率相似度、目标振型

（平动）相似度和目标振型（转动）相似度差异

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｎｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｒｅｅ

ｍｅｔｈｏｄｓａｎｄｔａｒｇｅｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ｔａｒｇｅｔｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅ

ｓｈａｐｅｓａｎｄｔａｒｇｅｔｒｏｔａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｓｈａｐｅｓ

响应，分别采用方法 Ｂ和方法 Ｃ对模型进行设
计，表３是２种模型颤振求解结果与目标缩比值
的比较，通过考虑几何非线性的气动弹性模型缩

比方法设计的模型，其颤振结果误差得到了显著

降低。图１２（ａ）为第４阶和第５阶模态的 Ｖｇ（速
度阻尼系数）图，图 １２（ｂ）为第 ４阶和第 ５阶模
态的 Ｖｆ（速度频率）图。为了便于观察，图中是
把缩比模型的颤振计算结果进行逆缩比，其逆缩

比的值可直接与全尺寸机翼的颤振计算结果进行

对比。因为颤振主要是第 ４阶模态（面内二弯）
和第５阶模态（一扭）引起，所以在图 １２中，只显
示了这２阶模态。当采用几何非线性缩比方法时，

表 ３　两种方法结果与目标颤振速度及频率误差

Ｔａｂｌｅ３　Ｆｌｕｔｔｅｒｓｐｅｅｄａｎｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ

ｂｅｔｗｅｅｎＭｅｔｈｏｄＢａｎｄＣｉｎｒｅｌａｔｉｏｎｔｏａｓｓｏｃｉａｔｅｄ

ｔａｒｇｅｔｓｃａｌｅｄｖａｌｕｅｓ ％

方法 颤振速度误差 颤振频率误差

方法 Ｂ ８．２５ １６．８４

方法 Ｃ １．１８ ５．６７

图 １２　Ｖｇ和 Ｖｆ图

Ｆｉｇ．１２　ＶｇａｎｄＶｆｄｉａｇｒａｍ

９４７
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气动弹性响应匹配相似度有所改进，其精度明显

优于传统线性缩比模型得到的结果。

４　结　论

本文研究了气动弹性模型的传统线性缩比方

法和考虑几何非线性的缩比方法，得到以下结论：

１）本文提出的考虑几何非线性的气动弹性
模型缩比方法能够针对几何非线性效应明显的气

动弹性模型进行缩比，缩比模型与全尺寸模型的

高阶模态匹配度较高，说明该方法可以捕捉到传

统线性缩比方法无法捕捉到的高阶信息，进而缩

比模型能够更好地再现全尺寸飞机的非线性气动

弹性行为。

２）传统线性缩比方法求解平均时间为
１．２ｈ，平均误差为 ９．０３％；几何非线性气动弹性
模型缩比方法求解时间为 ２．９ｈ，误差为 ２．８０％。
可以看出，虽然传统线性缩比方法求解时间少于

几何非线性气动弹性模型缩比方法求解时间，但

是前者误差已经无法满足模型设计要求。所以对

于考虑几何非线性的结构，从缩比设计相似精度

要求来看，传统线性缩比方法是不适用的，推荐使

用本文的新方法。

３）方法 Ａ（耦合）求解时间高于方法 Ｂ（解
耦）求解时间，但方法 Ａ误差略低于方法 Ｂ误差，
虽然两者对于考虑几何非线性的结构缩比问题都

无法满足设计要求，但对于几何非线性效应不明

显的结构，这２种方法都是可以处理相关缩比问
题的。

４）等效静态载荷法的优化逻辑是把原先非
线性求解过程中的刚度无规律低效更新转变为刚

度有方向高效更新，使用等效静态载荷法来进行

非线性静响应的匹配在保证匹配精度的同时能大

大降低时间成本。

本文的后续工作是要对具有大展弦比机翼的

飞机按照文中提出的考虑几何非线性的缩比方法

缩比后进行风洞试验。从长远来看，本文所得结

论也能应用到设计飞行试验的模型上，验证飞行

过程中的几何非线性气动弹性响应。同时，还需

要将本文所提的考虑几何非线性的缩比方法应用

于更复杂的结构以及更高精度的气动模型，并进

一步验证其有效性。
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ｍｏｄｅｌｓｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｖｅｒｙｆｌｅｘｉｂｌｅａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．

ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１０，４８（１１）：２６４８２６５９．

［４］ＰＡＴＩＬＭＪ，ＨＯＤＧＥＳＤＨ，ＣＥＳＮＩＫＣＥＳ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓ

ｔｉｃｉｔｙａｎｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｌｏｎｇｅｎｄｕｒａｎｃｅａｉｒ

ｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００１，３８（１）：８８９４．

［５］吕斌，刘德广，谢长川，等．机翼低速风洞试验颤振模型优化

设计方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００６，３２（２）：

１６３１６６．

ＬＶＢ，ＬＩＵＤＧ，ＸＩＥＣＣ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

ｏｆｗｉｎｇｆｌｕｔｔｅｒｍｏｄｅｌｆｏｒｌｏｗｓｐｅｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００６，３２

（２）：１６３１６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＦＲＥＮＣＨＭ，ＥＡＳＴＥＰＦＥ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｅｌｄｅｓｉｇｎｕｓｉｎｇｐａ

ｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，１９９６，３３（１）：

１９８２０２．

［７］赵延新．机翼气动弹性模型 ＲＴＭ工艺研究及模具设计

［Ｄ］．大连：大连理工大学，２０１４：１２．

ＺＨＡＯＹＸ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅＲＴＭｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｅｌ

ｏｆｗｉｎｇａｎｄｍｏｌｄｄｅｓｉｇｎ［Ｄ］．Ｄａｌｉａｎ：ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４：１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］ ＲＩＣＣＩＡＲＤＩＡＰ．Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｌｙｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｃａｌｉｎｇ

［Ｄ］．Ｂｌａｃｋｓｂｕｒｇ：ＶｉｒｇｉｎｉａＴｅｃｈ，２０１４：２５．

［９］ＷＡＮＺＱ，ＣＥＳＮＩＫＣＥＳ．Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｌｙｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ｓｃａｌｉｎｇｆｏｒｖｅｒｙｆｌｅｘｉｂｌｅａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１４，５２

（１０）：２２５１２２６０．

［１０］ＢＯＮＤＶＬ，ＣＡＮＦＩＥＬＤＲＡ，ＳＵＬＥＭＡＮＡ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ｓｃａｌｉｎｇｏｆａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｇｅｏｍｅｔｒｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ［Ｊ］．

ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１２，５０（３）：５１３５２２．

［１１］ＲＩＣＣＩＡＲＤＩＡＰ，ＥＧＥＲＣＡＧ，ＣＡＮＦＩＥＬＤＲＡ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎ

ｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔａｔｉｃ

ｌｏａｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２０１４，５１（６）：１１０．

［１２］ＢＩＳＰＬＩＮＧＨＯＦＦＲＬ，ＡＳＨＬＥＹＨ，ＨＡＬＦＭＡＮＲＬ．Ａｅｒｏｅｌａｓ

ｔｉｃｉｔｙ［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：ＡｄｄｉｓｏｎＷｅｓｌｅｙＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇ，１９５５：６９５

７１６．

［１３］ ＷＵＱ，ＷＡＮＺＱ，ＹＡＮＧＣ．Ｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｃａｌｅｄ

ＦＬＵＴＴＥＲ ｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｆｌｕｔｔｅｒ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１１，

３２（７）：１２１０１２１６．

［１４］ＰＥＲＥＩＲＡＰ，ＡＬＭＥＩＤＡ Ｌ，ＳＵＬＥＭＡＮ Ａ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ｓｃａｌｉｎｇａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｃｏｎｃｅｐｔ［Ｃ］∥

ＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／ＡＳＣＥ／ＡＨＳ／ＡＳＣＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＤｙｎａｍ

ｉｃｓ，ａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１３：２１４５

２１４８．

［１５］ ＰＡＲＫＧＪ．Ｔｅｃｈｎｉｃａｌｏｖｅｒｖｉｅｗｏｆｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔａｔｉｃｌｏａｄｓ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｔｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

［Ｊ］．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ＆ＭｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２０１１，４３（３）：

３１９３３７．
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　第 ４期 柴睿，等：考虑几何非线性的气动弹性模型缩比方法

　作者简介：

　柴睿　 男，硕士，助理工程师。研究方向：飞机气动弹性设计。

谭申刚　男，博士，研究员。研究方向：飞机结构强度设计。

黄国宁　男，硕士，研究员。研究方向：飞机气动弹性设计。

Ｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｉｃｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ
ＣＨＡＩＲｕｉ，ＴＡＮＳｈｅｎｇａｎｇ，ＨＵＡＮＧＧｕｏｎｉｎｇ

（ＡＶＩＣＴｈｅＦｉｒｓｔＡｉｒｃｒａｆｔＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｘｉ’ａｎ７１００８９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｈｉｇｈａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇｈａｓｂｅｃｏｍｅｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｔｙｐｅｏｆｅｍｅｒｇｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ
ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｄｅｍａｎｄａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆａｉｒｃｒａｆｔ．Ｔｈｅｗｉｎｇｔｙｐｅｈｏｌｄｓｔｈｅｉｎｈｅｒｅｎｔｃｈａｒａｃ
ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈｉｇｈｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏ，ｌａｒｇｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｌｏｗｗｅｉｇｈｔ，ａｎｄｔｈｅｇｅｏｍｅｔｒｉｃｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｆｆｅｃｔｉｓｏｂｖｉ
ｏｕｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｈｉｇｈａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏｗｉｌｌｌｅａｄｔｏｌａｒｇｅｒｗｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｒｅｓｕｌｔｉｎｇｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｂｅ
ｈａｖｉｏｒ．Ｔｏｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｒｅｄｕｃｅｔｈｅｒｉｓｋａｎｄｃｏｓｔｏｆｔｈｅｄｅｓｉｇｎ，ｉｔｉｓｎｅｃｅｓｓａ
ｒｙｔｏｄｅｓｉｇｎａｓｃａｌｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄｃｏｎｄｕｃｔｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｗｉｔｈａｓｃａｌｉｎｇｍｏｄｅｌｔｏｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｅａｌａｉｒｃｒａｆｔ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｉｓｐｕｒｐｏｓｅ，ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｌｉｎｅａｒｓｃａｌｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｅｓａｒｅａｐｐｌｉｅｄｆｉｒｓｔ．
Ｔｗｏｌｉｎｅａｒｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ，ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍａｓｓｃｏｕｐｌｅｄｍａｔｃｈｅｄｍｏｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍａｓｓｄｅｃｏｕｐｌｅｄ
ｍａｔｃｈｅｄｍｏｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅ，ａｎｄｃｏｎｔｉｎｕａｌｌｙｏｐｔｉｍｉｚｅｓｔｈｅｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｔｏｍｅｅｔｔｈｅ
ｔａｒｇｅｔｖａｌｕｅｓ．Ｔｈｅｎ，ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｎａｍｅｄｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｔｉｃｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｍｏｄｅｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｏｆｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｅｍｐｌｏｙｓｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｕｂｒｏｕｔｉｎｅｓｔｏｍａｔｃｈ
ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｔｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｔｈｅｍｏｄｅｓｈａｐｅｓａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｆｕｌｌｍｏｄｅｌｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔａｔｉｃｌｏａｄｓ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｌｉｎｅａｒｓｃａｌｉｎｇｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｔｈｅ
ｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔｃａｎｂｅｒｅｐｒｏｄｕｃｅｄｂｅｔｔｅｒｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｇｅｏｍｅｔｒｉｃｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｃａｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｎｏｎｌｉｎｅａｒａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ；ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｅｌｓｃａｌｉｎｇ；ｈｉｇｈａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ；ｅｑｕｉｖａ
ｌｅｎｔｓｔａｔｉｃｌｏａｄｓ；ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０２９１１：２７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０２５．１１４１．００５．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：５８４５５７０７１＠ｑｑ．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０７１３；录用日期：２０１８１０１５；网络出版时间：２０１８１０２９０８：５７
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一种起落架载荷谱相似性判别方法

颜灿林，贺小帆，李玉海

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：起落架结构的寿命监控对保障其安全性与经济性具有重要作用，但由于地
面谱复杂的高低载荷非线性交互作用，难以准确计算单机谱的损伤。以当量损伤计算方法为

基础，通过对寿命监控中的单机谱进行初步筛选，判别单机谱与基准谱的相似程度，进而分析

损伤计算方法的适用性。提出了一种基于时间序列分析中的动态时间弯曲方法的起落架载荷

谱相似性判别方法，进行了基准谱与４个单机谱下的疲劳实验，通过分析损伤计算误差与起落
架载荷谱相似距离的关系，验证所提载荷谱相似性判别方法的合理性。

关　键　词：起落架载荷谱；疲劳损伤；单机寿命监控；载荷谱相似性；动态时间弯曲
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文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７５２０８

　　飞机结构在设计研制阶段，需要进行基准谱
下的寿命实验，确定机群的基准寿命。飞机实际

载荷历程往往与规定的使用情况有差异，而机群

的基准使用寿命是针对规定使用方法给出的，不

能反映单架飞机损伤情况。为保证飞机结构的安

全性与经济性，现役先进飞机普遍进行单机寿命

监控
［１］
。起落架结构作为飞机结构重要的飞行

安全件，直接影响着飞机结构的安全。据统计，由

于起落架故障引发的事故占飞机总事故数量的

４０％以上，其中由于起落架关键部位疲劳破坏导
致的起落架故障所占比例高达 ５０％［２］

。由于起

落架主要承力部件为单通道传力结构，载荷环境

恶劣，材料大多采用高强度合金钢，缺口敏感，疲

劳裂纹扩展迅速，结构复杂，造价昂贵，如何在保

障安全的情况下充分发挥寿命潜力是一个重要问

题。因此，对起落架结构进行寿命监控，实时监控

关键部位的疲劳状态尤为重要。

单机寿命监控主要包括关键部位载荷数据采

集、编制单机谱、单机谱损伤分析、寿命管理 ４个
部分

［３］
，载荷谱的损伤分析是其中重要一环。由

于起落架及相关结构主要承受地面载荷的作用，

着陆撞击过程中拉压载荷交互作用，存在明显高
低载荷非线性耦合，给载荷谱损伤分析带来很大

困难
［４６］
。针对起落架单机谱的损伤计算通常有

２种途径。①通过实验与有限元计算分析将起落
架名义应力对应的载荷状态转化为关键部位的局

部应力应变状态，并采用合理的损伤计算方法评
估关键部位的损伤。这种方法应用复杂，需要进

行大量迭代，即使得到真实的局部应力应变状
态，目前也并不存在广泛适用的累积损伤理

论
［７］
。②直接通过起落架结构的名义应力谱，采

用基于等损伤应力折算公式———ＳＷＴ公式［８］
计

算名义应力谱的当量损伤，结合基准谱下的实验

寿命结果，对比基准谱与单机谱的当量损伤得到

单机谱的真实损伤。这种方法的优点在于应用简

单，目前广泛应用于以过载因子超越数为特征的
飞行谱损伤计算

［９１１］
，飞行谱以科目为单元，极少

存在高载负载耦合的情况，然而起落架谱存在明
显高载负载交互作用，使用当量损伤法不能准确
计算单机谱损伤。因此，起落架谱损伤分析一直

qwqw
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　第 ４期 颜灿林，等：一种起落架载荷谱相似性判别方法

是起落架寿命监控中的难题，如何提高损伤计算

精度是问题的关键。为了解决载荷顺序效应造成

损伤计算困难，通常的做法是选取合适的损伤计

算方法及非线性累积损伤理论。然而大量损伤累

积理论
［７］
表明对这类每次起落均会承受拉压载

荷冲击的起落架载荷谱而言，并没有损伤累积理

论可以准确计算损伤。

大量实验与经验表明对于构成形状相似的

２个载荷谱，采用相同的损伤计算方法可以得到
较为准确的损伤比值。因此本文考虑根据基准谱

下已有的实验结果，对于使用过程中单机谱预先

施加判别条件，判断单机谱与基准谱的相似度，进

而分析损伤计算方法的适用性。目前关于载荷谱

的相似性的研究较少，在汽车行业中针对程序块

谱提出载荷谱形状因子（ＳｐｅｃｔｒｕｍＳｈａｐｅＦａｃｔｏｒ，
ＳＳＦ）［１２１３］，可以用来评估载荷谱的相似性，但该
方法本质上通过谱的损伤来确定谱的形状因子，

仍然避免不了损伤计算。姚卫星等
［１４］
提出基于

Ｂｈａｔｔａｃｈａｒｙｙａ距离（简称 Ｂ距离）综合考虑寿命
均值与分散性衡量原谱与等效谱寿命相似程度，

本质上仍然是通过损伤分析得到的结果。本文基

于时间序列分析中动态弯曲方法
［１５］
，从载荷谱形

状的角度出发判别载荷谱的相似性，得到单机谱

与基准谱的相似距离，并通过当量损伤方法的计

算误差给予验证。

１　当量损伤计算

本节简要介绍当量损伤方法
［９］
的流程。在

材料性能参数未知的情况下，当量损伤方法采用

基于 ＳＷＴ公式［８］
和线性累积损伤理论的方法计

算载荷谱损伤。采用指定应力比下 ＳＮ曲线
（式（１））表征结构的疲劳性能。
ＳｍＮ＝Ｃ （１）
式中：Ｓ为结构名义应力；Ｎ为名义应力 Ｓ下结构
寿命；ＳＮ曲线参数 ｍ的取值与材料、结构特性以
及载荷情况相关，在未获取材料 ＳＮ曲线前可统
一取 ｍ＝４；Ｃ为材料常数。线性疲劳累积损伤理
论指出，在循环载荷作用下，疲劳损伤是线性累加

的，各个应力之间相互独立和互不相关，当累积损

伤达到某一数值时，试件或者构件就发生疲劳破

坏。按 Ｍｉｎｅｒ线性损伤累积损伤理论，单个循环
损伤可按式（２）计算：

ｄｉ＝
１
Ｎｉ
＝
Ｓｍｉ
Ｃｉ

（２）

式中：Ｃｉ和 ｍ为第 ｉ次应力循环下的 ＳＮ曲线参

数；Ｎｉ为在当前应力水平 Ｓｉ下的寿命。累积各次
循环损伤得到载荷谱真实损伤计算式为

Ｄｄａｍａｇｅ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｄｉ＝∑

ｎ

ｉ＝１

Ｓｍｉ
Ｃｉ

（３）

式中：ｎ为各级载荷循环数量之和；ｄｉ为第 ｉ个循
环对结构造成的疲劳损伤。Ｃｉ受循环应力比的
影响。为了考虑载荷谱中的应力比的影响，ＳＷＴ
公式将所有的载荷循环转换为对称循环（应力比

为 －１），其形式为

Ｓ－１ ＝Ｓｍａｘ
１－Ｒ
槡２

＝
Ｓｍａｘ（Ｓｍａｘ－Ｓｍｉｎ）

槡 ２
（４）

式中：Ｓｍａｘ与 Ｓｍｉｎ为一次载荷循环的最大值与最小
值；Ｒ为应力比；Ｓ－１为转换为应力比 －１的对称
循环峰值。每个载荷循环的损伤可以表示为

ｄｉ＝
（Ｓｉ）

ｍ
－１

Ｃ－１
（５）

其中：Ｃ－１为应力比为 －１的 ＳＮ曲线参数，此值
为定值，可以略去。单次循环的当量损伤表示为

ｄｅｑ ＝（Ｓｉ）
ｍ
－１ （６）

单机谱的当量损伤可以表示为

Ｄｅｑ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
（Ｓｉ）

ｍ
－１ （７）

在评估单机谱的损伤时，通过分别计算单机

谱与基准谱的当量损伤，得到单机谱当量损伤与

基准谱当量损伤的比值，结合基准谱下的实验寿

命，即可得到单机谱真实损伤值。

Ｄｒｅａｌ＝
Ｄｅｑ
ｔＤｂａｓｅ

（８）

式中：Ｄｒｅａｌ为单机谱的真实损伤，其临界值为 １；
Ｄｂａｓｅ为基准谱的当量损伤；ｔ为基准谱下的全尺寸
寿命实验经历的谱块数。

当量损伤计算方法并未考虑载荷顺序效应带

来的影响，但是在单机谱与基准谱构成形式相似

时，高低载荷的交互作用对损伤计算的影响近似

一致，采用该方法计算得到的二者当量损伤的比

值应接近于二者真实损伤的比值，而随着单机谱

与基准谱差异增大，复杂的交互作用使得损伤计

算误差迅速增加，因此需要建立一种起落架载荷

谱相似性判别方法，比较各个单机谱与基准谱的

相似程度。

２　起落架载荷谱的相似性度量

２．１　起落架载荷谱的相似性
关于随机谱的相似性判别，目前存在的研究

较少，通常以载荷超越数曲线描述飞机结构载荷
谱，并通过载荷超越数曲线相似进而认定 ２个载

３５７
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荷谱损伤相当，但载荷超越数曲线是由载荷序列
计数得到，丧失了原有的载荷顺序信息。针对

Ｇａｓｓｎｅｒ提出的载荷逐级递减的多级程序块谱，
Ｈｅｕｌｅｒ、Ｋｌｔｓｃｈｋｅ［１２］和 Ｆａｃｃｈｉｎｅｔｔｉ［１３］提出采用载
荷谱形状因子

［１２１３］
来判别载荷谱的形状。基于

ＳＮ曲线与线性累积损伤理论，ＳＳＦ定义为

ＳＳＦ＝ｌｇ∑Ｎｉ

∑Ｎｉ，ｅｑ
（９）

式中：∑Ｎｉ为程序块谱各级载荷循环数之和；

∑Ｎｉ，ｅｑ为程序块谱中各级载荷循环等损伤折算

为最大载荷对应循环数之和。该方法用于载荷逐

级变化的程序块谱，避免了载荷顺序效应带来的

影响，本质上是在损伤计算准确的前提下判别载

荷谱与等幅谱的偏离程度。然而由于起落架载荷

谱存在高低载荷交互作用，无法准确计算各个循

环的损伤，因此无法通过 ＳＳＦ来表征载荷谱的形
状。本文仅从载荷谱形状出发，所指的载荷谱的

相似性是指两段载荷序列，细节上不完全相同，但

形状上具有一定的相似性，即各级载荷出现的顺

序，高载出现的位置以及循环数量具有一定的相

似性。此外，对于起落架结构所承受的载荷，在一

个起落范围内无论飞机执行何种任务，每次起降

的动作基本一致，都包含着陆、滑行、刹车、转弯、

起飞线试车、牵引等过程，着陆撞击产生的高载荷

均匀地分布在地面滑跑、操纵载荷之间，高低载荷

的位置相对固定，形式较为单一，每次起落的载荷

本身具有一定的相似性。图１为一段典型的起落
架载荷序列，纵轴表示单位化后的载荷。

针对起落架载荷谱这一特殊的载荷谱形式，

从时域角度出发，比较不同起落架载荷谱的相似

程度。疲劳载荷谱本质上是一段时间序列，重要

的要素为载荷的大小、出现的顺序、循环次数，重

点关注的是谱中最大载荷循环，以及出现的先后

图 １　典型起落架载荷谱

Ｆｉｇ．１　Ｔｙｐｉｃａｌｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒｌｏａｄｓｐｅｃｔｒｕｍ

顺序，而对载荷点之间的时间间隔予以忽略。将

一段载荷序列抽象成为时间轴能够自由伸缩的时

间序列，判别起落架载荷谱的相似性的问题转变

成判别时间轴伸缩的时间序列的相似性问题。

２．２　动态时间弯曲
引入动态时间弯曲（ＤＴＷ）方法度量起落架

载荷谱的相似性。ＤＴＷ距离由 Ｂｅｒｎｄｔ和 Ｃｌｉｆｆｏｒｄ
于２０世纪 ９０年代引入到时间序列数据挖掘领
域

［１６］
，在动作识别

［１７］
、飞行载荷的识别

［１８］
中也

有应用，该方法支持时间轴上的伸缩，不要求序列

点一一匹配，可以通过求得不同长度序列之间的

距离来支持序列对齐匹配，消除欧氏距离只能点

对点匹配的缺陷，以最小的代价使得时间轴弯曲，

从而使得时间序列点得到一对多的匹配。该方法

的示意图见图 ２，图 ２（ａ）为欧氏距离匹配，
图２（ｂ）为 ＤＴＷ距离匹配，区别在于 ＤＴＷ在保证
点的顺序的情况下，不要求一一对应，寻求两点之

间的最小欧氏距离。该方法应用在起落架载荷谱

相似度比较时，可以尽量匹配到每个起落内最大

峰与最小谷值，而这些点正是对损伤影响较大的

部分，理论上该方法可以用于起落架载荷谱的相

似性判别。

ＤＴＷ方法以动态规划为基础，寻找两列时间
序列的最短距离。具体做法如下：设有时间序列

Ｔ１＝｛ａ１，ａ２，…，ａｎ｝，和时间序列 Ｔ２＝｛ｂ１，ｂ２，…，
ｂｍ｝，ａｎ和 ｂｍ分别表示 ２段时间序列各采样点数
据。将它们按照其时间位置排序，构造 ｍ行 ｎ列
的距离矩阵 Ｄ，即

图 ２　欧氏距离匹配与 ＤＴＷ距离匹配对比

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＥｕｃｌｉｄｅａｎｄｉｓｔａｎｃｅｍａｔｃｈｉｎｇａｎｄ

ｄｙｎａｍｉｃｔｉｍｅｗａｒｐｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｍａｔｃｈｉｎｇ

４５７
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Ｄ ＝
ｄ（ａ１，ｂ１） … ｄ（ａ１，ｂｍ）

 

ｄ（ａｎ，ｂ１） … ｄ（ａｎ，ｂｍ









）

（１０）

式中：ｄ（ａ１，ｂ１）＝ （ａ１－ｂ１）槡
２
。寻找一条路径使

得从矩阵的左上角到右下角累加的距离最短，并

累加路径上元素值得到 ＤＴＷ距离。路径选择的
原则为下一点只能在上一点的右方、下方或右下

方，见图３［１６］，图中：Ｙ、Ｓ为２段时间序列；Ｗ为时
间序列 Ｙ与时间序列 Ｓ之间各点欧氏距离；序列
Ｙ的横轴代表时间，纵轴代表时间序列中采样点
的值；序列Ｓ坐标与坐标Ｙ相同。计算ＤＴＷ距离
公式表示为

ＤＤＴＷ（Ｔ１，Ｔ２）＝ｄ（ａ１，ｂ１）＋ｍｉｎ｛Ｄｄｔｗ（Ｔ１，ｒｅｓｔ（Ｔ２）），
　　Ｄｄｔｗ（ｒｅｓｔ（Ｔ１），Ｔ２），Ｄｄｔｗ（ｒｅｓｔ（Ｔ１），ｒｅｓｔ（Ｔ２））｝

（１１）
式中：ｒｅｓｔ（Ｔ１）＝｛ａ２，ａ３，…，ａｎ｝；ｒｅｓｔ（Ｔ２）＝｛ｂ２，
ｂ３，…，ｂｍ｝；Ｄｄｔｗ（Ｔ１，ｒｅｓｔ（Ｔ２））表示计算时间序列
Ｔ１与剔除前一点的时间序列 Ｔ２的 ＤＴＷ距离。

图 ３　动态弯曲路径示意图［１６］

Ｆｉｇ．３　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｗａｒｐｉｎｇｐａｔｈ［１６］

２．３　基于 ＳＷＴ公式的 ＤＴＷ 方法
将２．２节的 ＤＴＷ方法应用于起落架载荷谱

分析仍然存在一个问题，距离矩阵 Ｄ中的元素为
载荷谱对应点之间的欧氏距离，寻找最短路径的

标准也是依据载荷点之间的欧氏距离，该距离仅

表征了载荷点之间的绝对距离。然而疲劳损伤不

仅与载荷幅值有关，还与均值有关。距离计算方

法比较如图４所示，横轴代表载荷序列，纵轴各载
荷点应力。采用欧氏距离计算 Ａ、Ｂ间与 Ｂ、Ｃ间
的距离，结果显示二者相等，即 Ａ、Ｂ间的差异程
度与 Ｂ、Ｃ间相同，然而从疲劳载荷谱的角度出
发，Ａ、Ｂ两点间的平均应力高于 Ｂ、Ｃ间的平均应
力，就单个载荷循环而言，将 Ｂ变为 Ａ对载荷谱
损伤造成的影响必然大于将 Ｃ变为 Ｂ的影响，疲
劳载荷谱的相似性分析需要综合考虑载荷点之间

的均值与幅值，而欧氏距离显然不能适用。

图 ４　距离计算方法比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

为了使距离矩阵中的元素既能够反映疲劳损

伤的特点，又能体现载荷谱的接近程度。参考

第１节中提到的 ＳＷＴ公式，该公式将任意一个载
荷循环等损伤折算为对称循环，可以综合考虑均

值与幅值的影响，将距离矩阵中元素改写为

ｄ（ａ，ｂ）＝ ［ｃ（ａ－ｂ）］槡
２

（１２）
式中：ｃ＝ｍａｘ｛ａ，ｂ｝，ａ、ｂ为 ａ、ｂ两距离
测点值的绝对值，ａ、ｂ为任意距离测点，该公式将
２个载荷谱中的对应载荷点假想为一个载荷循环
（ａ，ｂ），并采用类似于等 ＳＷＴ公式的方法计算得
到该循环的等效循环的“峰值”，本文称之为损伤

距离。

尽管称之为“距离”，实际上式（２）并不满足
传统的距离的定义。良好的距离定义需要满足 ３
个基本条件：

１）非负性，ｄ（ａ，ｂ）≥０。

２）对称性，ｄ（ａ，ｂ）＝ｄ（ｂ，ａ）。
３）三角不等式，ｄ（ａ，ｂ）＋ｄ（ｂ，ｃ）≥ｄ（ａ，ｃ）。
观察式（１２）不难发现，条件 １）、２）容易满

足，条件 ３）并不满足，式（１２）与 ＳＷＴ公式的关
系为

ｄ（ａ，ｂ）＝２Ｓ２－１ （１３）
　　式（１３）同时也满足当量损伤的幂函数形式，
因此损伤距离公式具有损伤的含义。仍考虑图 ４
中的情况，一个（Ａ，Ｃ）载荷循环造成的损伤必然
大与（Ａ，Ｂ）与（Ｂ，Ｃ）循环造成的损伤之和，容易
得到 ｄ（ａ，ｂ）＋ｄ（ｂ，ｃ）≤ｄ（ａ，ｃ），不满足三角不
等式。这表明虽然将式（１２）定义为“损伤距离”，
该表达式却并不是真正定义上的距离。

损伤距离可以理解为从疲劳损伤的角度度量

两级载荷间的近似程度，若两级载荷的疲劳损伤

差别较小，则表示两级载荷更接近，同样以图４中
Ａ、Ｂ、Ｃ３点为例，采用式（１２）分别计算图 ４中 Ａ、

５５７



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　

Ｂ间与 Ｂ、Ｃ间的损伤距离，可以得到 ｄ（Ａ，Ｂ）＞
ｄ（Ｂ，Ｃ），即 Ｂ、Ｃ两点间的载荷更接近，符合疲劳
损伤的特点。因此该式（１２）综合考虑了载荷幅值
与均值的影响，可以反映出两级载荷的近似程度。

３　实验及分析

根据第１节，采用当量损伤计算方法计算载
荷谱损伤时，其计算误差会随着基准谱与单机谱

的相似程度降低而增加。根据本文所提出的相似

性判别方法，进行了实验获取各载荷谱的真实损

伤，采用第１节中的当量损伤计算方法进行预测，
并分析实验与预测结果的误差。根据第２节提出
的相似性判别方法计算得到各载荷谱与基准谱的

ＤＴＷ距离，结论表明损伤预测的精度随 ＤＴＷ距
离增加而降低，即 ＤＴＷ 方法可以用于起落架载
荷谱的相似性度量。

３．１　起落架下陷细节模拟件
试件模拟起落架外筒变截面处，试件材料采

用高强度合金钢 ３０ＣｒＭｎＳｉＮｉ２Ａ，试件长 ３００ｍｍ，
厚７ｍｍ，夹持段宽 ５０ｍｍ，工作段宽 ３０ｍｍ，含有
一个半径为１０ｍｍ下陷过渡圆角，试件表面粗糙
度 Ｒａ＝１．６，试件尺寸见图５。

图 ５　试件几何形状

Ｆｉｇ．５　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ

３．２　载 荷 谱
载荷谱分为２类：谱１为起落架基准谱，代表

了在基准使用状态下受载情况。谱 ２～谱 ４为 ３
个起落架单机载荷谱，载荷谱均为飞续飞形式，每

个载荷谱均代表５００次飞行起落。
为了表明 ＤＴＷ方法可以区分载荷谱的相似

程度，对基准载荷谱进行小载删除，见图 ６。删除
每次起落中峰值小于 ４０％最大载荷，谷值大于 ０
的载荷循环，得到谱 １１，删除循环占总循环数
７０％。采用当量损伤方法分别计算谱 １与谱 １１
的当量损伤，得到谱 １１与谱 １的损伤比值为
０．９５４，表明删除的载荷循环对损伤基本没有影
响。观察图６，可见删除小载之后载荷谱形式发
生了较大变化。对各个载荷谱进行雨流计数，将

取出的载荷循环绘制成载荷超越数曲线，见
图７。图７中横轴为各载荷谱峰值应力与基准谱
最大应力的比值，纵轴为各级载荷超越数与基准

谱循环数的比值。

图 ６　谱 １部分载荷序列

Ｆｉｇ．６　ＦｒａｃｔｉｏｎａｌｌｏａｄｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆＳｐｅｃｔｒｕｍ１

图 ７　起落架载荷谱相对峰值相对超越数曲线

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｅａｋｒｅｌａｔｉｖｅｅｘｃｅｓｓｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｌａｎｄｉｎｇｇｅａｒｌｏａｄｓｐｅｃｔｒｕｍ

３．３　实验结果
疲劳实验在 ＭＴＳ８８０５００ｋＮ电液伺服疲劳实

验机上进行。试件直接夹持在实验机夹头上，在

室温大气环境下沿轴向加载，加载波形为正弦波，

实验频率为 ５Ｈｚ，加载至破坏。图 ８显示了基准
谱加载情况下的断口图片，观察断口发现，在圆弧

过渡区域萌生表面多源裂纹，选取最先萌生的为

主裂纹。使用光学显微镜对试件断口进行判读，

可以得到裂纹扩展的（Ｌ，Ｎ）数据，其中 Ｌ为裂纹
前缘距试件表面距离，Ｎ为飞行起落数，图 ９列出
了得到的谱１下的（Ｌ，Ｎ）数据。在纵轴为对数坐
标下，ＬＮ曲线大致呈直线，符合相对小裂纹扩展
规律。对（Ｌ，Ｎ）数据采用三点拉格朗日插值方法
确定沿孔径方向指定裂纹长度对应的裂纹萌生寿

命。取裂纹长度为０．８ｍｍ对应的疲劳寿命为裂
纹萌生寿命。假定裂纹萌生寿命服从对数正态分

布
［１９］
，对数正态分布的均值与方差计算方法

如下：

６５７
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μ^＝１ｎ∑
ｈ

ｉ＝１
ｌｇＮｉ

σ^＝ｓ＝ １
ｈ－１∑

ｈ

ｉ＝１
（ｌｇＮｉ－μ^）槡

２

Ｎ５０ ＝１０
＾













μ

（１４）

式中：Ｎｉ为疲劳裂纹萌生寿命；ｈ为有效试件数
量；Ｎ５０为中值寿命；ｓ为中值寿命标准差。对各个
载荷谱采用当量损伤方法进行寿命预测，以基准

谱谱１的寿命为基准计算其他载荷谱下的疲劳寿
命，结果见表 １。图 ８为典型断口图片，图 ９中
０１～０５为谱１下进行疲劳实验的５件试件。

图 ８　谱 １下典型试件断口

Ｆｉｇ．８　Ｔｙｐｉｃａｌｆｒａｃｔｕｒｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ

ｕｎｄｅｒＳｐｅｃｔｒｕｍ１

图 ９　谱 １下主裂纹扩展（Ｌ，Ｎ）数据

Ｆｉｇ．９　Ｌｅａｄｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈ（Ｌ，Ｎ）ｄａｔａｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

Ｓｐｅｃｔｒｕｍ１

表 １　寿命统计结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｉｆｅ

载荷谱 试件数
实验寿命／
起落数

计算寿命／
起落数

相对误差的

绝对值／％

１ ５ １１０６７

１１ ６ １７８３９ １１６００ ３４．９７

２ ７ １０８９９ １０９３８ ０．３６

３ ７ ６８９５ ８９８０ ３０．２４

４ ６ ９９７３ ８８５１ １１．２５

３．４　损伤计算精度与载荷谱相似度的关系
采用２．３节 ＤＴＷ方法计算 ３．２节中 ４个载

荷谱与基准谱的 ＤＴＷ距离。结合 ２．３节中损伤

计算误差结果，结果见表 ２与图 １０，图中横轴为
各个单机谱与基准谱的 ＤＴＷ 距离，纵轴为损伤
计算的相对误差的绝对值 Ｅ，相对误差的绝对值
与 ＤＴＷ距离呈正相关。

表 ２　单机谱与基准谱之间的 ＤＴＷ 距离

Ｔａｂｌｅ２　ＤＴＷ ｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ

ｓｐｅｃｔｒｕｍａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｐｅｃｔｒｕｍ

载荷谱 １１ ２ ３ ４

ＤＴＷ距离 ４２１．５ ９．１ １３４．９ ２３．５

图 １０　ＤＴＷ距离与损伤计算误差的关系

Ｆｉｇ．１０　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎＤＴＷ ｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄ

ｄａｍａｇｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

３．５　结果分析
１）谱１与谱１１的寿命存在明显区别，采用

当量损伤方法，计算得到谱１１的寿命为１１６００次
起落，与谱１的１１０６７次起落差别可以忽略不计，
这是由于谱１１通过截除谱 １中的小载荷循环得

到，采用疲劳分析方法，小载荷循环造成的损伤可

以忽略不计。然而在起落架载荷谱中这些低载荷

与高载荷共同作用，对结构寿命产生复杂的影响，

删去这些小载荷循环后，载荷谱的构成形式与交

互作用均发生改变。实验结果显示谱 １１的寿命
与谱１相比增加了 ６１％，寿命计算误差达到了
３４．９７％。由于谱 １１为谱 １截除小载荷后的结
果，载荷谱形状存在很大差别，可以通过 ＤＴＷ距
离反映。谱１１与谱 １的 ＤＴＷ距离为 ４２１．５，而
其余３个单机谱最大的 ＤＴＷ距离为 １３４．９，差异
明显。

２）上述４个起落架谱寿命计算误差随 ＤＴＷ
距离增加而增大，在对数坐标下与相对误差与

ＤＴＷ距离近似呈线性关系，对 ４个单机载荷谱计
算结果进行回归分析，拟合得到到回归直线为

Ｅ＝２１．４１１６９ｌｇＤＤＴＷ －１８．７２５０３，回归系数 Ｒ０为
０．９６１９７。若以计算误差为 ２０％作为误差极限，
通过上式计算的 ＤＴＷ临界值为６４．３６。４个载荷
谱中谱３与谱１１的 ＤＴＷ距离超过此临界值，需

７５７
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要单独处理。实验结果表明这两个谱的计算误差

均超过了３０％。

４　讨　论

将 ＤＴＷ方法分析结果与 ＳＳＦ方法对比。采
用式（９）计算３．２节的５个载荷谱的 ＳＳＦ，其中采
用当量损伤方法进行等损伤折算。

ＳＳＦ＝ｌｇ∑Ｎｉ

∑Ｎｉ，ｅｑ
＝ｌｇ ∑Ｎｉ

Ｄｅｑ／Ｄｍａｘ，ｃｌｙｌｅ
（１５）

式中：Ｄｍａｘ，ｃｙｃｌｅ为谱中最大循环的当量损伤值。通
过 ＳＳＦ的定义易知，当 ＳＳＦ＝０，载荷谱为等幅谱，
当 ＳＦＦ越大，载荷谱中小载荷数量越多。得到
５个载荷谱的 ＳＳＦ结果，见表３。

表 ３　不同载荷谱 ＳＳＦ结果

Ｔａｂｌｅ３　ＳＳＦｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ

载荷谱 １ １１ ２ ３ ４

ＳＳＦ １．１９５ ０．６７２ １．１４６ １．１４８ １．２６６

　　表 ３中结果显示，谱 １与谱 ２、谱 ３、谱 ４的
ＳＳＦ相差不大，由于 ４个谱均采用相同的载荷谱
编制技术得到，其高载荷、低载荷的比例具有一致

性，然而谱３的损伤计算误差为 ３０．２３％，无法直
接通过 ＳＳＦ加以判别，进而无法确定单机谱 ＳＳＦ
值与基准谱的近似程度是否与损伤计算误差相

关。而谱１与谱 １１的 ＳＳＦ值分别为 １．１９５和
０．６７２，差异明显，表明 ＳＳＦ方法可以区分基准谱
谱１与删除小载后的谱 １１。这主要是因为 ＳＳＦ
仅能区分载荷谱中载荷循环大小和数量，不能区

分载荷的顺序。而采用 ＤＴＷ方法综合考虑载荷
序列的相似程度，可以得到单机谱的 ＤＴＷ 距离
与计算误差绝对值呈正相关。

本文方法仅针对起落架载荷谱这类特殊的载

荷谱，其构成单一，本身就具有一定的相似性。对

于其他形式载荷谱适用性仍需要检验。

５　结　论

本文选取基于 ＳＷＴ公式的当量损伤方法作
为损伤计算方法，并采用基于 ＳＷＴ公式的 ＤＴＷ
距离度量起落架单机谱与基准谱的相似程度，进

行单机起落架载荷谱下疲劳实验验证，得到：

１）具有 ＳＷＴ公式的 ＤＴＷ方法可以用于起
落架载荷谱的相似性度量，可以将 ＤＴＷ 距离作
为起落架载荷谱分类的指标。

２）当量损伤方法计算精度与载荷谱形式相
关，计算损伤时，对于基准谱的选取要有代表性。

在进行起落架载荷谱损伤计算时，可以预先采用

ＤＴＷ方法，对 ＤＴＷ距离明显偏大的载荷谱进行
剔除，然后对余下的单机谱采用当量损伤方法计

算疲劳损伤，提高损伤方计算的精度。

３）起落架载荷谱中地面滑跑阶段的小载荷
与高载荷之间的交互作用对损伤影响很大，如本

例中谱１与谱１１寿命差别达到了３４．９７％，在编
制起落架载荷谱时针对这类载荷应尽量予以

保留。
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基于键合图模型的 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度
系统的故障诊断

刘宏飞１，于黎明２，，张柱１，阎旭栋１，韩旭东１

（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 飞行学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对液压伺服作动器（ＳＨＡ）和机电作动器（ＥＭＡ）组合的余度系统中故障
模式复杂的问题，采用基于键合图模型的故障诊断方法，可以诊断出系统中多种参数故障。首

先建立 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的行为模型，然后根据因果关系倒置法转换成诊断键合图模型，进
而推导出计算残差的解析冗余关系式（ＡＲＲ），并创建故障特征矩阵（ＦＳＭ）作为故障隔离的依
据。联立行为模型和诊断模型对可隔离故障进行诊断，并通过 ＡＲＲ估计故障参数以诊断不可
隔离故障。选取典型故障进行仿真验证，结果表明可隔离故障和不可隔离故障均被成功隔离，

验证了所提方法对 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的故障诊断是有效可行的。
关　键　词：余度系统；键合图；故障诊断；解析冗余关系式 （ＡＲＲ）；故障特征矩阵

（ＦＳＭ）
中图分类号：Ｖ２４０．２；ＴＰ２０２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７６００９

　　随着多电飞机概念的提出，功率电传作动系
统开始越来越多地应用在飞机上，目前应用最广

泛的两类功率电传作动器是电静液作动器

（ＥＨＡ）和机电作动器（ＥＭＡ）。由于一些尚未解
决的技术难题（如滚柱丝杠卡死）存在，功率电传

作动器还不能完全取代传统的液压伺服作动器

（ＳＨＡ），而是通常采用与技术成熟的 ＳＨＡ组合成
非相似余度作动系统的方法来进行过渡

［１］
。非

相似余度结构可有效地避免共性故障，但余度结

构带来的元部件数量的增加会增加系统发生故障

的可能性
［２］
，所以对传统液压作动器 ＳＨＡ与先进

的功率电传作动器 ＥＭＡ组成的余度系统进行故
障诊断具有一定的预研价值。

功率键合图是一种基于能量守恒原理的建模

方法，可以方便地建立多能域系统的统一模

型
［３］
。由功率键合图模型中的因果关系可以直

接推导出反映系统故障特征的解析冗余关系式

（ＡＲＲ），从而方便对系统进行故障诊断和隔离
（ＦＤＩ）。文献［４］应用全局 ＡＲＲ对不同工作模式
下的混合动力液压转向系统进行了故障诊断。文

献［５］采用双因果键合图方法增加了系统可隔离
故障数量。文献［６］将键合图与 ＢＰ神经网络相
结合，研究了并网逆变器的故障诊断。文献［７］
建立了 ＥＨＡ的键合图模型并对液压缸内泄漏故
障进行了诊断。已有的研究多是针对系统中可隔

离故障的诊断，对于不可隔离故障的诊断却鲜有

提到，而在不可隔离故障中，某些典型故障仍然存

在较大的诊断价值。

本文提出的基于键合图模型的故障诊断方法

分为３步：第１步，建立 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的行
为模型，模拟系统的实际工作情况

［８］
；第 ２步，进

行理论推导，得到故障诊断的理论依据；第 ３步，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904014&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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通过仿真对故障进行诊断。其中第 ２步最关键，
完成该步骤后可以将系统中所有的故障分为可隔

离故障和不可隔离故障，本文选择典型的可隔离

故障（液压缸内泄漏、滚柱丝杠失步）和不可隔离

故障（电液伺服阀内泄漏、滚柱丝杠卡死）进行了

仿真验证。

１　行为模型

图 １为 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的原理图，图中
上半部分为 ＳＨＡ，电液伺服阀控制液压缸输入流
量驱动作动筒运动；下半部分为直驱式 ＥＭＡ，电
机的旋转运动通过滚柱丝杠转化为直线运动。图

中：ｉｖ为输入电液伺服阀的电流；Ｕ为输入电机的
电压；ｘｓ为滚柱丝杠的位移；ｘｌ和Ｆｌ分别为舵面

图 １　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的原理图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ

的位移和其所受的负载力；ｘｐ为液压缸活塞杆的
位移；ＦＥ和 ＦＨ分别为滚柱丝杠与舵面间的作用
力和活塞杆与舵面间的作用力。２个通道在舵面
处采用力综合的方式，共同驱动负载。

依次建立系统中电液伺服阀、液压缸、电机、

滚柱丝杠和舵面的键合图模型，将其按照工作原

理连接起来，得到 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的键合图
模型，如图 ２所示。为获得系统中所有的故障信
息，在图 ２中设置了 ８个传感器 Ｄｆ１、Ｄｆ２、Ｄｅ１、
Ｄｆ３、Ｄｅ２、Ｄｅ３、Ｄｆ４和 Ｄｅ４，分别测量电机的感应电
流（Ｉｍ）、电机转速（ω）、滚柱丝杠间的作用力
（Ｆｓ）、滚柱丝杠移动速度（ｖｓ）、滚柱丝杠与舵面
间的作用力（ＦＥ）、活塞杆与舵面间的作用力
（ＦＨ）、活塞杆移动速度（ｖｐ）、液压缸两腔压力差
（ＰＬ１）８个物理量。

建立了 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的键合图模型
后，需要验证该模型的可用性。查阅相关文

献
［９１０］
，得到 ＳＨＡ和 ＥＭＡ的参数如表 １所示。

代入表１中的参数，对系统模型进行仿真验证。
ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统开环下的输出力曲线和

位移曲线分别如图 ３和图 ４所示。由图 ３可知，
ＳＨＡ的响应速度快于 ＥＭＡ，最初 ＥＭＡ作为负载
的一部分被 ＳＨＡ拉动，经过０．２ｓ后 ＥＭＡ才开始
产生推力。由图 ４可知，ＳＨＡ和 ＥＭＡ具有很好
的同步性，位移偏差基本为零；在 ４ｓ处加入 １０ｋＮ
的外负载后，由于未加闭环控制，作动杆会被反推

着运动，产生一定的反向位移，最终达到稳定状态。

图３和图４中的曲线验证了该模型的可用性。

图 ２　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的键合图模型

Ｆｉｇ．２　ＢｏｎｄｇｒａｐｈｍｏｄｅｌｏｆＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ
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表 １　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＳＨＡ／ＥＭＡ

ｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ

仿真参数 数值

电液伺服阀流量增益 Ｋｑ／（ｍ
２·ｓ－１） ２．７

电液伺服阀流量压力系数Ｋｃ／（（ｍ
３·ｓ－１）·Ｐａ－１）１．７５×１０－１１

电液伺服阀电流增益 Ｋｖ／（ｍ·Ａ
－１） １．５２×１０－４

液压缸的液容效应 Ｃｈｊ／（Ｐａ·ｍ
－３） ４．５９×１０－１４

液压缸内泄漏 Ｒｉｌ／（Ｐａ·（ｍ
３·ｓ－１）－１） ５．０×１０１１

液压缸活塞的有效面积 Ａｈ／ｍ
２ １．４７×１０－３

液压缸等效黏性阻尼 Ｂｈ／（Ｎ·ｓ·ｍ
－１） １００００

液压缸活塞上等效质量 ｍｈ／ｋｇ ５５

舵面与活塞杆连接刚度 Ｋ２／（Ｎ·ｍ
－１） １．０×１０８

舵面等效质量 ｍｒ／ｋｇ ６００

电机输入电压 Ｕ／Ｖ ４０

电机电枢电感 Ｌｗ／Ｈ ０．００２５

电机电枢电阻 Ｒｗ／Ω １．５

电机电磁力矩常数 Ｋｍ／（Ｎ·ｍ·Ａ
－１） ０．２

电机滚柱丝杆转动惯量 Ｊｍ／（ｋｇ·ｍ
２） ０．００１２

电机转子轴启动摩擦转矩 Ｓｅ／（Ｎ·ｍ） －０．０１

轴承摩擦系数 ｆｍ／（（Ｎ·ｍ·ｓ）·ｒａｄ
－１） －０．０００４

滚柱丝杠导程 Ｐ／ｍ 　 ０．００２５４

滚柱丝杠连接刚度 Ｋｓ／（Ｎ·ｍ
－１） ３×１０８

舵面与滚柱丝杠连接刚度 Ｋ１／（Ｎ·ｍ
－１） １．０×１０８

丝杠上等效质量 ｍ／ｋｇ １

滚柱滚柱丝杠黏性摩擦系数ｆｒ／（（Ｎ·ｍ·ｓ）·ｒａｄ
－１） １×１０４

舵面负载力 Ｆｌ／Ｎ －１００００

图 ３　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的开环输出力曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｏｕｔｐｕｔｆｏｒｃｅｏｆ

ＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ

图 ４　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的开环位移曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆ

ＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ

２　理论推导

故障诊断的理论推导分为３步：第１步，根据
实际系统的行为模型建立诊断键合图模型；第 ２
步，推导 ＡＲＲ，预测残差变化趋势；第 ３步，创建
故障特征矩阵（ＦＳＭ），作为诊断依据。
２．１　诊断键合图

首先根据因果关系倒置法
［１１］
，将图 ２中所有

的储能元件（Ｉ，Ｃ）由积分因果关系变换成微分因
果关系，然后将传感器变换成相应的虚拟源，最后

修改其他键合图元的因果关系以避免冲突，由此

即可得到 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的诊断键合图模
型，如图５所示。在该图中，虚拟源为诊断键合图
的输入信号，其值来自行为模型传感器的输出值；

与虚拟势（流）源相连键上的流（势）即为系统的

残差，正常状态下其值都为零。为了方便 ２．２节
中 ＡＲＲ的推导，这里给功率键指定了序号，图中
一共有３６根功率键。
２．２　解析冗余关系式

ＡＲＲ是由已知变量（测量值和已知输入）表
示的约束关系式，代表一组已知变量之间的各种

约束关系
［１２］
。ＡＲＲ的数值即残差，在正常情况

下，残差为零；发生故障时，残差不为零。ＳＨＡ／
ＥＭＡ余度系统的诊断键合图模型中共有 ８个虚
拟源，最多可以推导出 ８个 ＡＲＲ，推导过程中出
现的 ｅｉ（ｆｉ）表示第 ｉ根键上的势（流）。下面将依
次对这些解析冗余关系式进行推导。

１）电机感应电流的 ＡＲＲｆ１
ｅ１－ｅ２－ｅ３－ｅ４ ＝０ （１）

根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｅ１ ＝Ｕ

ｅ２ ＝Ｌｗ
ｄＩｍ
ｄｔ

ｅ３ ＝ＲｗＩｍ

ｅ４ ＝Ｋｍ













ω

（２）

联立式（１）、式（２）消除方程中的未知变量，
可以得到电机感应电流虚拟源处的解析冗余关系

式（ＡＲＲｆ１）为

Ｕ－Ｌｗ
ｄＩｍ
ｄｔ
－ＲｗＩｍ －Ｋｍω＝０ （３）

２）电机角速度的 ＡＲＲｆ２
ｅ５－ｅ６＋ｅ７－ｅ８－ｅ９ ＝０ （４）

２６７
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图 ５　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的诊断键合图模型

Ｆｉｇ．５　ＤｉａｇｎｏｓｔｉｃｂｏｎｄｇｒａｐｈｍｏｄｅｌｏｆＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ

　　根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｅ５ ＝ＫｍＩｍ

ｅ６ ＝Ｊｍ
ｄω
ｄｔ

ｅ７ ＝Ｓｅ
ｅ８ ＝ｆｍω

ｅ９ ＝ｅ１０ｒ＝（ｅ１１＋Ｆｓ）ｒ

ｅ１１ ＝ｆｒｆ１１
ｆ１１ ＝ｒ

















ω

（５）

式中：ｒ为滚柱丝杠导程 Ｐ与 ２π的比值。联立
式（４）、式（５）消除方程中的未知变量，可以得到电
机角速度虚拟源处的解析冗余关系式（ＡＲＲｆ２）为

ＫｍＩｍ －Ｊｍ
ｄω
ｄｔ
＋Ｓｅ－（ｒ

２ｆｒ＋ｆｍ）ω－ｒＦｓ ＝０（６）

３）滚柱丝杠间作用力的 ＡＲＲｅ１
ｆ１２－ｆ１３－ｆ１６ ＝０ （７）

根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｆ１２ ＝ｆ１０ ＝ｒω

ｆ１３ ＝ｆ１４ ＝ｆ１５
ｅ１３ ＝Ｆｓ ＝ｅ１４＋ｅ１５
ｅ１４ ＝ｆ１４ｄｓ

ｆ１５ ＝
１
Ｋｓ
·
ｄｅ１５
ｄｔ

ｆ１６ ＝ｖ

















ｓ

（８）

式中：ｄｓ为滚柱丝杠间的阻尼系数。
联立式（７）、式（８）消除方程中的未知变量，

并在等式两边同时求导后可以得到滚柱丝杠间作

用力虚拟源处的解析冗余关系式（ＡＲＲｅ１）为
ｄＦｓ
ｄｔ
－ｒｄｓ

ｄω
ｄｔ
＋ｄｓ

ｄｖｓ
ｄｔ
－ｒＫｓω＋Ｋｓｖｓ ＝０ （９）

４）滚柱丝杠移动速度的 ＡＲＲｆ３
ｅ１６－ｅ１７－ｅ１８ ＝０ （１０）

根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｅ１６ ＝Ｆｓ

ｅ１７ ＝ｍ
ｄｖｓ
ｄｔ

ｅ１８ ＝Ｆ










Ｅ

（１１）

联立式（１０）、式（１１）消除方程中的未知变
量，可以得到滚柱丝杠移动速度虚拟源处的解析

冗余关系式（ＡＲＲｆ３）为

Ｆｓ－ｍ
ｄｖｓ
ｄｔ
－ＦＥ ＝０ （１２）

５）滚柱丝杠与舵面间作用力的 ＡＲＲｅ２
ｆ１８－ｆ１９－ｆ２０ ＝０ （１３）

根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｆ１８ ＝ｖｓ

ｆ１９ ＝
１
Ｋ１
·
ｄＦＥ
ｄｔ

ｆ２０ ＝ｆ２１ ＝ｆ２２ ＝ｆ２３ ＝ｆ２４ ＝ｆ２５
ＦＥ ＋ＦＨ ＋Ｆｌ－ｅ２１－ｅ２２－ｅ２４ ＝０

ｆ２１ ＝
１
Ｋｄ
·
ｄｅ２１
ｄｔ

ｅ２２ ＝Ｂｄｆ２２

ｅ２４ ＝ｍｒ
ｄｆ２４
ｄ



















ｔ

（１４）

式中：Ｂｄ为舵面等效黏性阻尼系数；Ｋｄ为舵面平

３６７
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稳负载的比例系数。

联立式（１３）、式（１４）消除方程中的未知变
量，并在等式两边同时求导后可以得到滚柱丝杠

与舵面间作用力虚拟源处的解析冗余关系式

（ＡＲＲｅ２）为

１＋
Ｋｄ
Ｋ( )
１

ｄＦＥ
ｄｔ
＋
ｄＦＨ
ｄｔ
－ｍｒ

ｄ２ ｖｓ－
１
Ｋ１
·
ｄＦＥ
ｄ( )ｔ

ｄｔ２
－

　　Ｂｄ

ｄｖｓ－
１
Ｋ１
·
ｄＦＥ
ｄ( )ｔ

ｄｔ
＋
ｄＦｌ
ｄｔ
－Ｋｄｖｓ ＝０（１５）

６）活塞杆与舵面间作用力的 ＡＲＲｅ３
ｆ２７－ｆ２６－ｆ２５ ＝０ （１６）

根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｆ２７ ＝ｖｐ

ｆ２６ ＝
１
Ｋ２
·
ｄＦＨ
ｄｔ

ｆ２０ ＝ｆ２１ ＝ｆ２２ ＝ｆ２３ ＝ｆ２４ ＝ｆ２５
ＦＥ ＋ＦＨ ＋Ｆｌ－ｅ２１－ｅ２２－ｅ２４ ＝０

ｆ２１ ＝
１
Ｋｄ
·
ｄｅ２１
ｄｔ

ｅ２２ ＝Ｂｄｆ２２

ｅ２４ ＝ｍｒ
ｄｆ２４
ｄ



















ｔ

（１７）

联立式（１６）、式（１７）消除方消除方程中的未
知变量，并在等式两边同时求导后可以得到活塞

杆与舵面间作用力虚拟源处的解析冗余关系式

（ＡＲＲｅ３）为

１＋
Ｋｄ
Ｋ( )
２

ｄＦＨ
ｄｔ
＋
ｄＦＥ
ｄｔ
－ｍｒ

ｄ２ ｖｐ－
１
Ｋ２
·
ｄＦＨ
ｄ( )ｔ

ｄｔ２
－

　　Ｂｄ

ｄｖｐ－
１
Ｋ２
·
ｄＦＨ
ｄ( )ｔ

ｄｔ
＋
ｄＦｌ
ｄｔ
－Ｋｄｖｐ ＝０（１８）

７）活塞杆移动速度的 ＡＲＲｆ４
ｅ３０－ｅ２９－ｅ２８－ｅ２７ ＝０ （１９）

根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｅ３０ ＝ＡｈＰＬ１

ｅ２９ ＝ｍｈ
ｄｖｐ
ｄｔ

ｅ２８ ＝Ｂｈｖｐ
ｅ２７ ＝Ｆ













Ｈ

（２０）

联立式（１９）、式（２０）消除方程中的未知变
量，可以得到活塞杆移动速度虚拟源处的解析冗

余关系式（ＡＲＲｆ４）为

ＡｈＰＬ１－ｍｈ
ｄｖｐ
ｄｔ
－Ｂｈｖｐ－ＦＨ ＝０ （２１）

８）液压缸两腔压力差的 ＡＲＲｅ４
ｆ３４－ｆ３３－ｆ３２－ｆ３１ ＝０ （２２）

根据图５中各元部件的因果关系以及特性方
程可知：

ｆ３４ ＝Ｋｑｘｖ－ＫｃＰＬ１

ｆ３３ ＝
ＰＬ１
Ｒｉｌ

ｆ３２ ＝Ｃｈｊ
ｄＰＬ１
ｄｔ

ｆ３１ ＝Ａｈｖ













ｐ

（２３）

式中：ｘｖ为电液伺服阀的阀芯位移。
联立式（２２）、式（２３）消除方程中的未知变

量，可以得到液压缸两腔压力差虚拟源处的解析

冗余关系式（ＡＲＲｅ４）为

Ｋｑｘｖ－ Ｋｃ＋
１
Ｒ( )
ｉｌ

ＰＬ１－Ｃｈｊ
ｄＰＬ１
ｄｔ
－Ａｈｖｐ ＝０（２４）

２．３　故障特征矩阵
诊断出故障后，需要确定系统的哪个部分出

现了故障，这一过程称为故障隔离，故障隔离可以

通过创建 ＦＳＭ来完成。ＦＳＭ是一个二进制矩阵，
描述了每个残差对物理设备、传感器，作动器和控

制器中各种故障的结构灵敏度
［１３］
。ＦＳＭ可以直

接根据２．２节所推导出的 ＡＲＲ构造，ＳＨＡ／ＥＭＡ
余度系统的故障特征矩阵如表２所示。

表２中每一行的８个残差值（ｒｆ１～ｒｅ４）组成对
应参数的故障特征向量；最后 ２列 Ｄｂ和 Ｉｂ分别
表示故障的可检测性和可隔离性，取值为 １表示
故障可检测或可隔离。由表 ２可以看出，系统中
所有物理参数引起的参数故障全部可检测，并且

在单故障假设下有４组参数故障可隔离。可隔离
故障有液压缸内泄漏（Ａｈ，Ｒｉｌ）、液压缸阻滞
（Ｂｈ）、电机失磁（Ｋｍ）和滚柱丝杠失步（ｒ，Ｋｓ）。

表 ２　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的故障特征矩阵

Ｔａｂｌｅ２　ＦＳＭ ｏｆＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ

参数 ｒｆ１ ｒｆ２ ｒｅ１ ｒｆ３ ｒｅ２ ｒｅ３ ｒｆ４ ｒｅ４ Ｄｂ Ｉｂ

Ｌｗ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０

Ｒｗ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０

Ｋｍ １ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １

ｆｍ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０

ｆｒ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０

ｒ ０ １ １ ０ ０ ０ ０ ０ １ １

Ｋｓ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ １ １

Ｋｑ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ ０

Ｋｃ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ ０

Ｃｈｊ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ ０

Ｒｉｌ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １

Ａｈ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １

Ｂｈ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０ １ １

４６７
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３　仿真分析

在单故障假设下，ＦＳＭ将故障分为可隔离故障
和不可隔离故障。可隔离故障可以直接使用诊断键

合图来仿真验证，不可隔离故障将通过参数估计的

方法对故障参数进行辨识。下面分别进行介绍。

３．１　可隔离故障

以可隔离故障中的液压缸内泄漏（Ａｈ，Ｒｉｌ）和

滚柱丝杠失步（ｒ，Ｋｓ）为例进行仿真验证。将
ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的行为模型和诊断键合图模
型联立，得到余度系统的故障诊断仿真模型，见

图６。通过在系统的行为模型中改变参数值注入
故障，测得图中８个虚拟源处的残差值，并将其组成
故障特征向量后与ＦＳＭ进行对比就能隔离故障。

系统无故障时的残差曲线如图 ７所示，该图
显示系统中所有的残差值都为零，即故障特征向

量［ｒｆ１，ｒｆ２，ｒｅ１，ｒｆ３，ｒｅ２，ｒｅ３，ｒｆ４，ｒｅ４］＝［０，０，０，
０，０，０，０，０］，表示系统中没有出现故障，这与
无故障假设相吻合。

１）液压缸内泄漏（Ａｈ，Ｒｉｌ）
液压缸内泄漏主要是由液压油中的杂质颗

粒在作动杆往复运动过程中磨损密封圈和筒壁后

形成的缝隙造成的
［１４］
，通过减小活塞有效面积 Ａｈ

并且增大液压缸内泄漏系数 Ｒｉｌ的值就能注入液
压缸内泄漏故障。液压缸内泄漏故障的残差曲线

如图８所示。
由图 ８可知，在这 ８个残差值中除了 ｒｆ４和

ｒｅ４，其余 ６个残差值都非常小，可以忽略不计，则
内泄漏故障对应的故障特征向量为［ｒｆ１，ｒｆ２，ｒｅ１，
ｒｆ３，ｒｅ２，ｒｅ３，ｒｆ４，ｒｅ４］＝［０，０，０，０，０，０，１，１］，
这与 ＦＳＭ中 Ａｈ和 Ｒｉｌ的故障特征向量一致，表明
液压缸内泄漏故障被成功隔离。

２）滚柱丝杠失步（ｒ，Ｋｓ）
滚柱丝杠失步主要由二者接触表面刚度下降

或者磨损所引起
［１５］
，与滚柱丝杠间的刚度 Ｋｓ和

传动比 ｒ有关，通过减小 ｒ和 Ｋｓ的值可以注入失
步故障，残差曲线如图９所示。

图９中显示，残差值 ｒｆ２和 ｒｅ１不为零，其余６个
残差值大小可以忽略不计，故障特征向量［ｒｆ１，
ｒｆ２，ｒｅ１，ｒｆ３，ｒｅ２，ｒｅ３，ｒｆ４，ｒｅ４］＝［０，１，１，０，０，
０，０，０］，与 ＦＳＭ中 ｒ和 Ｋｓ的综合故障特征向
量一致，说明滚柱丝杠失步（ｒ，Ｋｓ）故障被成功
隔离。

图 ６　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统的故障诊断仿真模型

Ｆｉｇ．６　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｏｆＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ

３．２　不可隔离故障
ＦＳＭ中除４组可隔离故障外，其余均为不可隔

离故障。由于 ＡＲＲ是残差的计算式，利用 ＡＲＲ对
故障参数进行参数估计可以诊断出不可隔离故障。

下面对电液伺服阀内泄漏（Ｋｃ，Ｋｑ）和滚柱丝杠卡
死（ｆｒ）这２种典型故障进行参数估计。

１）电液伺服阀内泄漏（Ｋｃ，Ｋｑ）
电液伺服阀内泄漏故障主要是由于阀芯与阀

５６７
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图 ７　ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统无故障时的残差曲线

Ｆｉｇ．７　ＲｅｓｉｄｕａｌｃｕｒｖｅｓｏｆＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔ

ｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｏｕｔｆａｕｌｔ

图 ８　液压缸内泄漏故障的残差曲线

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｉｄｕａｌｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｌｅａｋａｇｅｆａｕｌｔｉｎ

ｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒ

体间的磨损引起的，与电液伺服阀的流量增益 Ｋｃ
和流量压力系数 Ｋｑ有关，通过减小二者的值可
以注入电液伺服阀内泄漏故障。对 Ｋｃ和 Ｋｑ所在
的式（２４）编写算法调用已知参数与传感器测量
值，得到电液伺服阀内泄漏故障的参数估计结果

如图１０所示。
由图１０可知，Ｋｑ和 Ｋｃ的稳态估计值分别为

２．６５和 １．７２３×１０－１１，其标称值分别为 ２．７和
１．７５×１０－１１，计算得出 Ｋｑ和 Ｋｃ稳态估计值的相
对误差分别为 １．８５％和 １．５４％，均不超过 ５％，
属于可接受范围，则电液伺服阀内泄漏的故障参

数被成功隔离。

图 ９　滚柱丝杠失步故障的残差曲线

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｉｄｕａｌｃｕｒｖｅｓｏｆｏｕｔｏｆｓｔｅｐｆａｕｌｔｉｎｒｏｌｌｅｒｓｃｒｅｗ

图 １０　电液伺服阀内泄漏故障的参数估计

Ｆｉｇ．１０　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｌｅａｋａｇｅ

ｆａｕｌｔｉｎｅｌｅｃｔｒｏｈｙｄｒａｕｌｉｃｓｅｒｖｏｖａｌｖｅ

６６７
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２）滚柱丝杠卡死（ｆｒ）
滚柱丝杠卡死主要是由于运动过程中有外物

进入滚动体轨道或者受到外冲击所引起的，与滚

柱丝杠间的黏性摩擦系数 ｆｒ有关，通过增大 ｆｒ的
值可以注入滚柱丝杠卡死故障。对 ｆｒ所在的
式（６）编写算法调用已知参数与传感器测量值，
得到滚柱丝杠卡死故障的参数估计结果如图 １１
所示。

由图１１可知，ｆｒ的稳态估计值为 ０．９５７４×

１０４，标称值为１×１０４，计算得出 ｆｒ稳态估计值的
相对误差为 ４．２６％，不超过 ５％，属于可接受范
围，表明滚柱丝杠卡死的故障参数被成功隔离。

图 １１　滚柱丝杠卡死故障的参数估计

Ｆｉｇ．１１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｊａｍｍｉｎｇ

ｆａｕｌｔｉｎｒｏｌｌｅｒｓｃｒｅｗ

４　结　论

本文采用基于键合图模型的故障诊断方法，

对 ＳＨＡ／ＥＭＡ余度系统中的可隔离故障和不可隔
离故障进行了诊断，仿真结果表明该方法是有效

可行的。

１）在可隔离故障中，得到液压缸内泄漏（Ａｈ，
Ｒｉｌ）和滚柱丝杠失步（ｒ，Ｋｓ）的故障特征向量分别
为［０，０，０，０，０，０，１，１］和［０，１，１，０，０，０，
０，０］，与 ＦＳＭ一致，表明故障被成功隔离。

２）在不可隔离故障中，电液伺服阀内泄漏和
滚柱丝杠卡死的故障参数Ｋｑ、Ｋｃ和ｆｒ稳态估计值
的相对误差分别为 １．８５％、１．５４％和 ４．２６％，均
未超过 ５％，属于可接受范围，表明故障被成功
隔离。
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ｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃａｃｔｕａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｕｓｉｎｇｔｈｅｅｘｔｅｎｄ

ｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ，２００６，１６（１０）：６４３６５３．

［１４］汪宇亮．基于 ＡＭＥＳｉｍ的工程机械液压系统故障仿真研究

［Ｄ］．武汉：武汉理工大学，２０１２：４７４８．

ＷＡＮＧＹＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｃａｌｈｙｄｒａｕｌｉｃｓｙｓ

ｔｅｍｆａｕｌｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｕｄｙｂａｓｅｄｏｎＡＭＥＳｉｍ［Ｄ］．Ｗｕｈａｎ：Ｗｕ

ｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２：４７４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＪＩＡＮＦ，ＭＡＲ?ＪＣ，ＦＵＹ．Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔ

ｃｏｎｔｒｏｌｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒｓｗｉｔｈｓｐｅｃｉａｌｆｏｃｕｓｏｎｍｏｄｅｌ

ａｒｃｈｉｔｅｃｔｉｎｇ，ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｅｆｆｅｃｔｓａｎｄｐｏｗｅｒｆｌｏｗｓ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，３０（１）：４７６５．
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　作者简介：

　刘宏飞　男，硕士研究生。主要研究方向：作动系统故障诊断。

于黎明　女，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：有人驾

驶飞机飞行操纵系统优化设计。

张柱　男，硕士研究生。主要研究方向：作动系统控制算法及

能量优化。

阎旭栋　男，硕士研究生。主要研究方向：作动系统控制器

设计。

韩旭东　男，硕士研究生。主要研究方向：作动系统故障诊断。

ＦａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｏｒＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ
ｂａｓｅｄｏｎｂｏｎｄｇｒａｐｈｍｏｄｅｌ

ＬＩＵＨｏｎｇｆｅｉ１，ＹＵＬｉｍｉｎｇ２，，ＺＨＡＮＧＺｈｕ１，ＹＡＮＸｕｄｏｎｇ１，ＨＡＮＸｕｄｏｎｇ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＦｌｙｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｆａｕｌｔｍｏｄｅｓｉｎｔｈｅｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆｓｅｒｖｏｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｈｙｄｒａｕｌｉｃ
ａｃｔｕａｔｏｒ（ＳＨＡ）ａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ（ＥＭＡ），ｔｈｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｂｏｎｄｇｒａｐｈ
ｍｏｄｅｌｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏｄｉａｇｎｏｓｅｍａｎｙｐａｒａｍｅｔｅｒｆａｕｌｔｓｉｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｂｅｈａｖｉｏｒａｌｍｏｄｅｌｏｆＳＨＡ／
ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ｆｒｏｍｗｈｉｃｈｔｈｅｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｂｏｎｄｇｒａｐｈｍｏｄｅｌｗａｓｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄａｃｃｏｒｄ
ｉｎｇｔｏｔｈｅｃａｕｓａｌｉｔｙｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｒｅｌａｔｉｏｎ（ＡＲＲ）ｗａｓｄｅｒｉｖｅｄｔｏｃａｌ
ｃｕｌａｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｓｉｄｕａｌｓ，ａｎｄｔｈｅｆａｕｌｔｓｉｇｎａｔｕｒｅｍａｔｒｉｘ（ＦＳＭ）ｗａｓｃｒｅａｔｅｄａｓａｂａｓｉｓｆｏｒｆａｕｌｔｉｓｏｌａｔｉｏｎ．Ｓｅｖｅｒ
ａｌｔｙｐｉｃａｌｆａｕｌｔｓｗｅｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ．Ｂｅｈａｖｉｏｒａｌｍｏｄｅｌａｎｄｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｍｏｄｅｌｗｅｒｅｃｏｕｐｌｅｄ
ｔｏｄｉａｇｎｏｓｅｉｓｏｌａｔｅｄｆａｕｌｔｓ，ａｎｄｆａｕｌｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗｅｒｅｅｓｔｉｍａｔｅｄｔｈｒｏｕｇｈＡＲＲｔｏｄｉａｇｎｏｓｅｉｎｓｅｐａｒａｂｌｅｆａｕｌｔｓ．
Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｂｏｔｈｉｓｏｌａｔｅｄａｎｄｉｎｓｅｐａｒａｂｌｅｆａｕｌｔｓａｒｅｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙｉｓｏｌａｔｅｄ，ａｎｄｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄ
ｔｏｂｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅａｎｄｆｅａｓｉｂｌｅｆｏｒｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｏｆＳＨＡ／ＥＭＡｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｄｕｎｄａｎｔｓｙｓｔｅｍ；ｂｏｎｄｇｒａｐｈ；ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ；ａｎａｌｙｔｉｃａｌｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｒｅｌａｔｉｏｎ（ＡＲＲ）；
ｆａｕｌｔｓｉｇｎａｔｕｒｅｍａｔｒｉｘ（ＦＳＭ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０３２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２４０８：５６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１９．１６０３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１２７５０２１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｕｌｉｍｉｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０４０９；录用日期：２０１８１１０８；网络出版时间：２０１８１２２４０７：０１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２０．１０３７．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１５０３４０８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｊｗ＿ｘｊｗ＿１２３＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：冯晓宇，谢军伟，葛佳昂，等．基于频控阵的稳健Ｃａｐｏｎ波束形成［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：７６９７７７．
ＦＥＮＧＸＹ，ＸＩＥＪＷ，ＧＥＪＡ，ｅｔａｌ．ＲｏｂｕｓｔＣａｐｏｎｂｅａｍｆｏｒｍｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：７６９７７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０１９０

基于频控阵的稳健 Ｃａｐｏｎ波束形成
冯晓宇１，谢军伟１，，葛佳昂１，张晶２，王博１

（１．空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１；　２．陕西交通职业技术学院，西安 ７１００１８）

　　摘　　　要：为了克服相控阵波束仅具有角度分辨力的缺陷，频控阵通过在阵元间加入
相对于载频十分微小的频率增量，实现了波束的距离角度二维相关。引入 ３种接收信号处理
机制，并对其进行理论推导分析，仿真说明了其中２种机制的实用性。针对指向误差存在情况
下，估计的目标导向矢量与真实的目标导向矢量失配的问题，采用稳健 Ｃａｐｏｎ波束形成（ＲＣＢ）
算法，给出纠正偏差后的导向矢量闭式解，并在２种信号处理机制下，对其方向图进行了仿真。
结果表明，利用 ＲＣＢ算法能在目标位置形成高增益，干扰位置形成零陷，验证了算法在频控阵
中应用的有效性。

关　键　词：频控阵；信号处理；指向误差；稳健 Ｃａｐｏｎ波束形成 （ＲＣＢ）；导向矢量
中图分类号：ＴＮ９５８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７６９０９

　　近年来，相控阵由于其灵活的波束扫描方式，
被广泛应用于通信、雷达以及导航系统等方

面
［１］
。但是相控阵的波束导向矢量在相同角度

不同距离上是固定的
［２］
，即相控阵仅具有角度分

辨力，不具有距离分辨力。为了克服这种缺点，频

控阵（ＦｒｅｑｕｅｎｃｙＤｉｖｅｒｓｅＡｒｒａｙ，ＦＤＡ）在 ２００６年的
国际雷达会议上第一次被提出

［３］
。这种阵列通

过在阵元间引入相对于载频十分微小的频率增

量，使阵列的方向图空间分布距离角度二维相
关，从而使阵列具有更大的应用潜力，如对距离依

赖干扰的抑制，对相同角度不同距离的目标的定

位及跟踪等。

ＦＤＡ一经提出就引起广泛的关注，大量文献
对其结构特性进行了分析研究。文献［４］对 ＦＤＡ
方向图的时间与角度的周期性进行研究；文献［５
６］指出 ＦＤＡ与正交频分复用（ＯｒｔｈｏｇｏｎａｌＦｒｅ
ｑｕｅｎｃｙＤｉｖｉｓｉｏｎＭｕｌｔｉｐｌｅｘｉｎｇ，ＯＦＤＭ）［７８］和多输
入多 输 出 （ＭｕｌｔｉｐｌｅＩｎｐｕｔＭｕｌｔｉｐｌｅＯｕｔｐｕｔ，ＭＩ

ＭＯ）［９１０］不同，是一种体制的创新，由于阵元间频
偏这一自由度的扩展，从而使阵列的方向图随距

离、角度、时间变化，从而具有了距离依赖干扰抑

制能力，新的雷达可控自由度催生更先进的信号

处理技术。

干扰是现代雷达完成探测任务面临的严峻挑

战，ＦＤＡ的诞生为抑制干扰提供了新的思路，文
献［１１］将 ＦＤＡ与 ＭＩＭＯ结合，并提出一种基于直
接数据域的稳健波束形成方法，从而区分出目标

和干扰信号。文献［１２］提出一种基于样本选择
的欺骗干扰抑制方法，在一定条件下能够对抗主

瓣干扰。

自适应波束形成是阵列信号处理的一个主要

方面
［１３］
，常规 Ｃａｐｏｎ波束形成器能够有效接收目

标信号并抑制干扰，但前提是目标方向准确已知，

而实际应用中，导向矢量误差的存在及有限的样

本导致波束形成器性能严重下降。为了解决上述

问题，国内外学者提出了许多改进的自适应波束

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904015&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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形成算法。对角加载算法能够提高常规 Ｃａｐｏｎ波
束形成器的稳健性，但加载系数难以确定

［１４］
。基

于特征空间的波束形成算法能够减缓常规波束形

成器对指向误差的敏感性，但在低信噪比条件下，

信号干扰子空间难以正确估计导致算法性能下
降

［１５］
。文献［１６］提出一种基于不确定集约束的

波束形成方法，该方法将导向矢量限定在一个椭

圆形的不确定集内，可以证明这种方法属于对角

加载范畴，区别在于加载系数与导向矢量误差产

生联系，通过求解不确定集选择合适的加载系数，

对于导向矢量失配具有稳健性。

目前对于自适应波束形成的研究主要是基于

相控阵进行，对于 ＦＤＡ自适应波束形成很少涉
及。因此，本文基于 ＦＤＡ这一新的雷达体制，采
用文献［１７］中所给出的 ３种 ＦＤＡ接收信号处理
机制，考虑到距离不确定性带来的导向矢量失配

问题，比如目标运动造成距离测不准等，运用稳健

Ｃａｐｏｎ波束形成（ＲＣＢ）算法，分析在指向误差存
在情况下算法的稳健性。

１　ＦＤＡ信号模型

１．１　ＦＤＡ发射信号
假设一均匀线阵频控阵列（ＵＬＡＦＤＡ），每个

阵元的物理性质完全相同，但阵元的频率依次递

增，其结构如图１所示。
窄带条件下，各阵元发射信号可表示为

ｓｎ（ｔ）＝ｅｘｐ（ｊ２πｆｎｔ）　　ｎ＝０，１，…，Ｎ－１（１）
式中：发射频率 ｆｎ＝ｆ０＋ｎΔｆ，ｎ＝０，１，…，Ｎ－１，ｆ０、

Δｆ和 Ｎ分别为载频、频偏和阵元总数。
设空间中一个目标到阵元 ０的斜距为 Ｒ０，角

度为 θ，阵元 ｎ发射的信号到达目标的信号可表
示为

ｓｎ（ｔ，θ，Ｒ０）＝ｅｘｐｊ２πｆｎ ｔ－
Ｒｎ( )[ ]ｃ

（２）

式中：Ｒｎ＝Ｒ０－ｎｄｓｉｎθ，ｄ为阵元间距；ｃ为光速。

为使阵列的波束指向目标位置（θ^，Ｒ^０），采用
移相器加权，第 ｎ通道的权系数为

图 １　均匀线阵 ＦＤＡ

Ｆｉｇ．１　Ｕｎｉｆｏｒｍｌｉｎｅａｒａｒｒａｙｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙ

αｎ（θ^，Ｒ^０）＝ｅｘｐ（－ｊ２πｆｎＲ^ｎ／ｃ） （３）
则到达目标的信号可表示为

ｓ（ｔ，θ^，Ｒ^０）＝ｗ
Ｈ
ｔｓ（ｔ，θ，Ｒ０） （４）

式中：ｗｔ为发射阵列通道权矢量，即

ｗｔ＝［α０（θ^，Ｒ^０），α１（θ^，Ｒ^０），…，αＮ－１（θ^，Ｒ^０）］
Ｔ

（５）
ｓ（ｔ，θ，Ｒ０）为信号构成的矢量，即
ｓ（ｔ，θ，Ｒ０）＝［ｓ０（ｔ，θ，Ｒ０），

　　ｓ１（ｔ，θ，Ｒ０），…，ｓＮ－１（ｔ，θ，Ｒ０）］
Ｔ

（６）
可以得到

ｓ（ｔ，θ^，Ｒ^０）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
{ｅｘｐ ｊ２πｆ[ｎ ｔ－Ｒ０－Ｒ^０ｃ

＋

　　 ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）] }ｃ 

　　
ｓｉｎωｆＮ ｔ－

Ｒ０－Ｒ^０( )ｃ
＋ωｃＮ ｓｉｎθ－ｓｉｎθ( )( )＾

ｓｉｎωｆ ｔ－
Ｒ０－Ｒ^０( )ｃ

＋ωｃ ｓｉｎθ－ｓｉｎθ( )( )＾
·

　　ｅｘｐ（ｊΦ０） （７）

式中：ωｆ＝πΔｆ；ｆｃ＝
１
Ｎ∑

Ｎ－１

ｎ＝０
ｆｎ ＝ｆ０＋

Ｎ－１
２ Δｆ；ωｃ＝

πｄｆｃ／ｃ；ｅｘｐ（ｊΦ０）包含阵列信号的相位信息，这里
不作讨论。图２为 ＵＬＡＦＤＡ的发射方向图，参数
如表１所示。

图 ２　ＵＬＡＦＤＡ发射方向图

Ｆｉｇ．２　ＴｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｏｆＵＬＡＦＤＡ

表 １　仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

ＵＬＡＦＤＡ阵元总数 Ｎ １２
载频 ｆ０／ＧＨｚ １０
频偏 Δｆ／ｋＨｚ ４．５
阵元间距 ｄ ｃ／（２ｆ０）

目标位置（θ^，Ｒ^０） （３０°，５０ｋｍ）

０７７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 冯晓宇，等：基于频控阵的稳健 Ｃａｐｏｎ波束形成

１．２　ＦＤＡ接收信号
根据 １．１节分析，通道 ｎ发射的信号经过加

权到达远场目标后，反射回到接收阵列，则 ＦＤＡ
第 ｍ通道接收的回波信号可表示为

ｒｍ（ｔ；θ^，Ｒ^０）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
{ｅｘｐ ｊ２πｆ[ｎ ｔ－２Ｒ０－Ｒ^０ｃ

＋

　　 ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）
ｃ

＋ｍｄｓｉｎθ] }ｃ
（８）

式中：阵列的发射阵元与接收阵元数相同。

２　三种接收信号处理机制

２．１　第１种接收信号处理机制
这种接收信号处理机制的接收通道中，每个

阵元接收所有发射阵元的信号信息，通过接收通

道中加入的滤波器 ｈ（１）ｍ （ｆｍ），使第 ｍ接收通道只
允许载频为 ｆｍ的发射信号通过，再经过波束形成
器调整各通道的权矢量，最终得到期望的信号，回

波信号经过滤波器后为

ｒ（１）ｍ （ｔ；θ^，Ｒ^０）＝ｈ
（１）
ｍ （ｒｍ（ｔ；θ^，Ｒ^０））＝

{　　ｅｘｐ ｊ２πｆ [ｍ ｔ－
２Ｒ０－Ｒ^０
ｃ

＋

　　 ｍｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）
ｃ

＋ｍｄｓｉｎθ] }ｃ
（９）

然后，对各个通道进行加权，其中接收通道权

矢量为

ｗ（１）ｒ ＝［α０（θ^，Ｒ^０），α１（θ^，Ｒ^０），…，

　　αｍ（θ^，Ｒ^０），…，αＮ－１（θ^，Ｒ^０）］
Ｔ

（１０）
则可以得到输出信号为

ｙ（１）（ｔ；θ^，Ｒ^０）＝∑
Ｎ－１

ｍ＝０
αＨｍ（θ^，Ｒ^０）ｒ

（１）
ｍ （ｔ；θ^，Ｒ^０）·

　　∑
Ｎ－１

ｍ＝０
{ｅｘｐ ｊ２πｆ [ｍ ｔ－

２（Ｒ０－Ｒ^０）
ｃ

＋

　　
２ｍｄｓｉｎθ－ｓｉｎθ( )^ ] }ｃ  ｅｘｐ（ｊΦ１）·

　　
ｓｉｎωｆＮ ｔ－

２（Ｒ０－Ｒ^０）( )ｃ
＋２ωｃＮ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）

ｓｉｎωｆ ｔ－
２Ｒ０－Ｒ^( )

０( )ｃ
＋２ωｃ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）

（１１）
２．２　第２种接收信号处理机制

这种接收信号处理机制通过在接收通道中加

入滤波器 ｈ（２）（ｆ０～ｆＮ－１），从而接收每一个接收通

道中的所有信号，此时接收信号权矢量 ｗ（２）ｒ 与

第１种接收信号权矢量相同，在滤波器后同样接
入波束形成器，调整各通道的权矢量，则经过滤波

器后的信号为

ｒ（２）ｍ （ｔ；θ^，Ｒ^０）＝ｈ
（２）
ｍ （ｒｍ（ｔ；θ^，Ｒ^０））·

{　　ｅｘｐ ｊ２πｆ[ｎ ｔ－２Ｒ０－Ｒ^０ｃ
＋

　　 ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）
ｃ

＋ｍｄｓｉｎθ] }ｃ
（１２）

再对接收信号通过权矢量 ｗ（２）ｒ 加权，得到输

出信号为

ｙ（２）（ｔ；θ^，Ｒ^０）＝∑
Ｎ－１

ｍ＝０
αＨｍ（θ^，Ｒ^０）ｒ

（２）
ｍ （ｔ；θ^，Ｒ^０）＝

　　∑
Ｎ－１

ｍ＝０
∑
Ｎ－１

ｎ＝０
{ｅｘｐ ｊ２πｆ[ｎ ｔ－２Ｒ０－Ｒ^０ｃ

＋

　　 ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）
ｃ

＋ｍｄｓｉｎθ] }ｃ
·

　　ｅｘｐｊ２πｆｍ
Ｒ^０
ｃ
－ｍｄｓｉｎθ^( )[ ]ｃ

 ｅｘｐ（ｊΦ２）·

　　
ｓｉｎωｆＮ ｔ－

２Ｒ０－Ｒ^０( )ｃ
＋ωｃＮ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）

ｓｉｎωｆ ｔ－
２Ｒ０－Ｒ^０( )ｃ

＋ωｃ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）
·

　　
ｓｉｎωｆＮ

Ｒ^０
ｃ
＋ωｃＮ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）

ｓｉｎωｆ
Ｒ^０
ｃ
＋ωｃ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）

（１３）

２．３　第３种接收信号处理机制
这种接收信号处理机制是３种机制中最有效

率的一种，通过在接收通道中加入滤波器组 Ｈｍ，
每一个滤波器组中包含 Ｎ个窄带滤波器 ｈｎ，每一
个窄带滤波器 ｈｎ后接入波束形成器并做矢量合
成。这种处理机制可以看作在每个接收通道中接

入了滤波器 ｈ（３）ｎｍ（ｆｎｍ），接收每一个接收通道中的
所有信号，对接收到的信号按照通道编号进行重

排，可得到一组 Ｎ×Ｎ的数据，由此可得到经过滤
波器的回波信号为

ｒ（３）ｎｍ（ｔ；θ^，Ｒ^０）＝ｈ
（３）
ｎｍ（ｒｍ（ｔ；θ^，Ｒ^０））＝

{　　ｅｘｐ ｊ２πｆ[ｎ ｔ－２Ｒ０－Ｒ^０ｃ
＋

　　 ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）
ｃ

＋ｍｄｓｉｎθ] }ｃ
（１４）

对于重排后的接收信号权矢量为

１７７
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ｗ（３）ｒ ＝［α０（θ^，Ｒ^０），α１（θ^，Ｒ^０），…，

　　αｍ（θ^，Ｒ^０），…，αＮ－１（θ^，Ｒ^０）］
Ｔ

（１５）
式中：

αｍ（θ^，Ｒ^０）＝［α０ｍ（θ^，Ｒ^０），…，

　　αｎｍ（θ^，Ｒ^０），…，αＮ－１ｍ（θ^，Ｒ^０）］ （１６）

αｎｍ（θ^，Ｒ^０）＝ｅｘｐ －ｊ２πｆｎ
Ｒ^０－ｍｄｓｉｎθ^( )ｃ

（１７）

再对信号通过权矢量 ｗ（３）ｒ 加权，得到输出信

号为

ｙ（３）（ｔ；θ^，Ｒ^０）＝∑
Ｎ－１

ｍ＝０
∑
Ｎ－１

ｎ＝０
αＨｎｍ（θ^，Ｒ^０）ｒ

（３）
ｎｍ（ｔ；θ^，Ｒ^０）＝

　　∑
Ｎ－１

ｍ＝０
∑
Ｎ－１

ｎ＝０
{ｅｘｐ ｊ２πｆ[ｎ ｔ－２（Ｒ０－Ｒ^０）ｃ

＋

　　 ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）
ｃ

＋ｍｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^）] }ｃ

（１８）
经过变形，可得第３种处理机制的闭式解为

ｙ（３）（ｔ；θ^，Ｒ^０）＝

　　ｅｘｐ（ｊΦ３）
ｓｉｎ（ωｃＮ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^））

ｓｉｎ（ωｃ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^））
·

　　
ｓｉｎωｆＮ ｔ－

２（Ｒ０－Ｒ^０）( )ｃ
＋ωｃＮ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）

ｓｉｎωｆ ｔ－
２Ｒ０－Ｒ^( )

０( )ｃ
＋ωｃ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ^( )）

（１９）

３　稳健 Ｃａｐｏｎ波束形成算法

波束形成功能的实现有一个重要前提，就是

目标位置与干扰位置必须精确已知。但在实际应

用中，由于估计的期望信号位置存在偏差，即存在

指向误差，会使目标的导向矢量存在失配，进而引

起波束形成器性能的下降，甚至失效
［１８］
。为了解

决导向矢量失配的问题，本文采用 Ｌｉ等［１６］
提出

的稳健的 Ｃａｐｏｎ波束形成模型，并对其给出闭式
解，得到修正后的目标导向矢量。模型可表示为

ｍｉｎ
ａｓ（θ^，Ｒ^）

ａＨｓ（θ^，Ｒ^）Ｒ
－１ａｓ（θ^，Ｒ^）

ｓ．ｔ．ａｓ（θ^，Ｒ^）－珘ａｓ（θ^，Ｒ^）≤
{

ε

（２０）

式中：· 表示二范数；ε为限定导向矢量最大失

配量；ａｓ（θ^，Ｒ^）为真实的导向矢量；珘ａｓ（θ^，Ｒ^）为估
计的导向矢量；Ｒ为样本协方差矩阵。对式（２０）

应用拉格朗日乘子法求解，则可得到

（λＲ＋Ｉ）－１珘ａｓ
２ ＝ε （２１）

其中：λ为拉格朗日乘子，将式（２１）变形为
１
λ２

Ｒ＋１
λ( )Ｉ

－１
珘ａｓ

２

＝ε （２２）

接收信号的样本协方差矩阵可分解为

Ｒ＝Ｒｓ＋ＲＪ ＝σ
２
ｓａｓａ

Ｈ
ｓ ＋∑

Ｑ

ｋ＝１
σ２ＪｋａＪｋａ

Ｈ
Ｊｋ＋σ

２
ｎＩ

（２３）
式中：Ｑ为干扰个数；σ２ｓ为期望信号功率；σ

２
Ｊｋ和

ａＪｋ（ｋ＝１，２，…，Ｑ）分别为第 ｋ个干扰信号的功率

和导向矢量；σ２ｎ 为噪声功率。结合式 （２２）、
式（２３），采用矩阵求逆定理，可以得到

ＲＪ＋
１
λ( )Ｉ

－１
珓ａｓ－

σ２ｓａｓａ
Ｈ
ｓ ＲＪ＋

１
λ( )Ｉ

－１

珓ａｓ

１＋σ２ｓａ
Ｈ
ｓ ＲＪ＋

１
λ( )Ｉ

－１

ａ











ｓ

２

＝ελ２

（２４）

对干扰加噪声数据协方差矩阵特征分解得

ＲＪ ＝ＵΛＵ
Ｈ ＝ＵＪΛＪＵ

Ｈ
Ｊ ＋σ

２
ｎＵｎＵ

Ｈ
ｎ （２５）

式中：ΛＪ＝ｄｉａｇ｛β１，β２，…，βＱ｝为干扰子空间特征
值矩阵；ＵＪ＝［μ１，μ２，…，μＱ］为干扰子空间特征
向量；Ｕｎ＝［μＱ＋１，μＱ＋２，…，μＮ］为噪声子空间特
征向量。一般情况下，干扰的强度远大于噪声，目

标信号导向矢量在干扰子空间的投影很小，可

得到

ａＨｓ ＲＪ＋
１
λ( )Ｉ

－ｐ

ａｓ ＝∑
Ｎ

ｋ＝１

μＨｋａｓ
２

βｋ＋
１( )λ

ｐ≈

　　∑
Ｎ

ｋ＝Ｑ＋１

μＨｋａｓ
２

βｋ＋
１( )λ

ｐ ＝
ａｎ

２

σ２ｎ＋
１( )λ

ｐ （２６）

其中：ｐ为正整数；ａｎ＝Ｕ
Ｈ
ｎａｓ为真实目标信号导向

矢量在噪声子空间的投影。同理

ａＨｓ ＲＪ＋
１
λ( )Ｉ

－ｐ
珘ａｓ ＝

ａＨｎ珘ａｎ

σ２ｎ＋
１( )λ

ｐ （２７）

式中：珘ａｎ＝Ｕ
Ｈ
ｎ
珘ａｓ为估计的目标信号导向矢量在噪

声子空间的投影。将式（２６）和式（２７）代入
式（２４）得
珘ａｎ －２Ｐ ａ

Ｈ
ｎ
珘ａｎ

２＋Ｐ２ ａＨｎ珘ａｎ
２·

　　 ａｎ
２ ＝ελ２ σ２ｎ＋

１( )λ
２

（２８）

式中：Ｐ＝σ２ｓ σ
２
ｎ＋
１
λ
＋σ２ｓ ａｎ( )２

－１

。当 ε较小时

可得

ａＨｎ珘ａｎ
２≈ ａｎ

２· 珘ａｎ
２ （２９）

２７７
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代入式（２８）可得

λ＝
珘ａｎ －槡ε

槡ε（σ
２
ｎ＋σ

２
ｓ ａｎ

２）
（３０）

因此，可以得到修正后的目标导向矢量估

计值

ａ^ｓ ＝
Ｒ－１

λ
＋( )Ｉ

－１
珘ａｓ ＝珘ａｓ－（Ｉ－λＲ）

－１珘ａｓ （３１）

利用求出的修正后的导向矢量解析解，替换

常规 Ｃａｐｏｎ波束形成器中的目标信号导向矢量，
可得到对应权矢量为

ｗＲＣＢ ＝
Ｒ－１ａ^ｓ
ａ^ＨｓＲ

－１ａ^ｓ
＝

Ｒ＋１
λ( )Ｉ

－１
珘ａｓ

珘ａＨｓ Ｒ＋
１
λ( )Ｉ

－１

Ｒ Ｒ＋１
λ( )Ｉ

－１
珘ａｓ

（３２）

４　仿真分析

仿真１　３种接收信号处理机制的接收方向图
实验的基本参数与 １．１节发射方向图相同，

如图 ３所示，图中绿点代表目标位置。从仿真结
果可以看出，第１种和第 ３种接收信号处理机制
都在目标位置形成了高增益，处理机制有效，而

第２种处理机制未能在目标位置形成高增益，即
主瓣位置发生偏移，不能有效接收目标信号，处理

机制不具有实际意义。第 ３种处理机制相对于
第１种处理机制而言，波束的高增益更集中，更有
利于目标信号的接收，避免引入其他干扰及噪声。

仿真２　第 １种、第 ３种处理机制存在误差
时的性能

由于第２种处理机制不具有实际意义，不作
讨论。图 ４仿真的是存在指向误差，未使用波束
形成算法，第１种、第３种处理机制下的接收方向
图。从图中可以看出，当存在指向误差时，目标的

导向矢量失配，２种机制都未能在目标位置形成
高增益，波束主瓣发生偏移，在这种情况下，信号

处理机制性能下降。

仿真３　ＲＣＢ算法在第 １种、第 ３种处理机
制中的应用考虑空间中一个干扰信号位于

（－６５°，９０ｋｍ），在强干 扰 环 境 下，令 信 噪 比
ＳＮＲ＝０，干噪比ＪＮＲ＝１０ｄＢ，快拍数为 ５００，最大
失配参数ε＝２．５，目标的距离、角度估计误差分
别为 ΔＲ＝１ｋｍ，Δθ＝２°。图５仿真的是误差存在
时，利用 ＲＣＢ算法，在第１种处理机制下的发射、
接收、发射接收方向图，图６为在目标位置处，距
离维和角度维的发射接收方向图。

从图５、图６可以看出，利用第１种处理机

图 ３　不同处理机制接收方向图（仿真 １）

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｃｅｉｖｉｎｇｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ（Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ１）

制，在误差存在情况下，应用 ＲＣＢ算法能够在目
标位置形成高增益，在干扰位置形成零陷，验证了
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算法在第１种处理机制的有效性。
同理，可以得到第３种处理机制下的发射、接

收、发射接收方向图，目标位置距离维和角度维
的发射接收方向图，如图７、图８所示。

图 ４　不同处理机制接收方向图（仿真 ２）

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｃｅｉｖｉｎｇｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ（Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ２）

图 ５　基于 ＲＣＢ的发射、接收和发射接收方向图（机制 １）

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇ，ｒｅｃｅｉｖｉｎｇａｎｄｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇｒｅｃｅｉｖｉｎｇｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｂａｓｅｄｏｎＲＣＢ（Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ１）
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图 ６　目标位置距离维和角度维发射接收方向图（机制 １）

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇｒｅｃｅｉｖｉｎｇｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｏｆｒａｎｇｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｎｄａｎｇｌｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｔｔａｒｇｅｔｐｏｓｉｔｉｏｎ（Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ１）

图 ７　基于 ＲＣＢ的发射、接收和发射接收方向图（机制 ３）

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇ，ｒｅｃｅｉｖｉｎｇａｎｄｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇｒｅｃｅｉｖｉｎｇｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｂａｓｅｄｏｎＲＣＢ（Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ３）
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图 ８　目标位置距离维和角度维发射接收方向图（机制 ３）

Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇｒｅｃｅｉｖｉｎｇｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｏｆｒａｎｇｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｎｄａｎｇｌｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｔｔａｒｇｅｔｐｏｓｉｔｉｏｎ（Ｍｅｃｈａｎｉｓｍ３）

　　从图７、图８可以看出，ＲＣＢ算法在第 ３种处
理机制下的有效性。实际上，第 ３种机制属于
ＦＤＡＭＩＭＯ范畴，而 ＦＤＡＭＩＭＯ雷达在实际中的
合理性和可行性，已经被大多数学者所接受，而

第１种处理机制在实际应用中功率损失严重，可
行性受限。

５　结　论

本文介绍了ＵＬＡＦＤＡ的结构，仿真说明了其
发射方向图的距离角度二维相关特性。

１）引入了３种接收信号处理机制，对其结构
进行理论推导及分析，仿真结果验证了第１种、第
３种处理机制的有效性，并在此基础上，引申到在
指向误差存在的情况下，即估计的目标导向矢量

与真实的目标导向矢量存在偏差。

２）应用稳健的 Ｃａｐｏｎ波束形成算法，对估计
的目标导向矢量进行“纠偏”，使波束在目标位置

形成高增益，仿真结果验证了算法的有效性。

３）对于实际应用，第３种处理机制更具可行
性，下一步考虑对 ＲＣＢ算法应用于样本数不足的
ＦＤＡＭＩＭＯ体制进行研究。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＷＡＮＧＷ Ｑ．Ｓｕｂａｒｒａｙｂａｓｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙｒａｄａｒｆｏｒ

ｔａｒｇｅｔｒａｎｇｅａｎｇｌｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１４，５０（４）：３０５７３０６７．

［２］ＧＡＯＫＤ，ＷＡＮＧＷ Ｑ，ＣＡＩＪＹ，ｅｔａｌ．Ｄｅｃｏｕｐｌｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｄｉｖｅｒｓｅ ａｒｒａｙ ｒａｎｇｅａｎｇｌｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎ ｓｙｎｔｈｅｓｉｓ

ｕｓｉｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｌｙｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｆｓｅｔｓ［Ｊ］．ＩＥＴＭｉｃｒｏ

ｗａｖｅｓ，Ａｎｔｅｎｎａｓ＆Ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，２０１６，１０（８）：８８０８８４．

［３］ＡＮＴＯＮＩＫＰ，ＷＩＣＫＳＭＣ，ＧＲＩＦＦＩＴＨＳＨＤ，ｅｔａｌ．Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙｒａｄａｒｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥＲａｄａｒＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：２１５２１７．

［４］ＳＥＣＭＥＮＭ，ＤＥＭＩＲＳ，ＨＩＺＡＬＡ，ｅｔａｌ．Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒ

ｒａｙａｎｔｅｎｎａｗｉｔｈｐｅｒｉｏｄｉｃｔｉｍｅｍｏｄｕｌａｔｅｄｐａｔｔｅｒｎｉｎｒａｎｇｅａｎｄ

ａｎｇｌｅ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥＲａｄａｒＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００７：４２７４３０．

［５］ＷＡＮＧＷ Ｑ．Ｏｖｅｒｖｉｅｗｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙｉｎｒａｄａｒａｎｄ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩＥＴＲａｄａｒ，Ｓｏｎａｒ＆ Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，

２０１５，１０（６）：１００１１０１２．

［６］ＷＡＮＧＷ Ｑ．Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙａｎｔｅｎｎａ：Ｎｅｗｏｐｐｏｒｔｕｎｉ

ｔｉｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＡｎｔｅｎｎａｓａｎｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎＭａｇａｚｉｎｅ，２０１５，５７

（２）：１４５１５２．

［７］ＷＡＮＧＺＢ，ＴＩＧＲＥＫＦ，ＫＲＡＳＮＯＶＯ，ｅｔａｌ．ＩｎｔｅｒｌｅａｖｅｄＯＦＤＭ

ｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｓｆｏｒｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１２，

４８（３）：２０８５２０９９．

［８］ＺＨＡＮＧＴＸ，ＸＩＡＸＧ，ＫＯＮＧＬＪ．ＩＲＣＩｆｒｅｅｒａｎｇｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃ

ｔｉｏｎｆｏｒＳＡＲｉｍａｇｉｎｇｗｉｔｈａｒｂｉｔｒａｒｙｌｅｎｇｔｈＯＦＤＭ ｐｕｌｓｅ［Ｊ］．

ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ ＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓ，２０１４，６２（１８）：

４７４８４７５９．

［９］ＡＨＭＥＤＳ，ＡＬＯＵＩＮＩＭ Ｓ．ＭＩＭＯｒａｄａｒｗａｖｅｆｏｒｍ ｃｏｖａｒｉａｎｃｅ

ｍａｔｒｉｘｆｏｒｈｉｇｈＳＩＮＲａｎｄｌｏｗｓｉｄｅｌｏｂｅｌｅｖｅｌｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓ，２０１４，６２（８）：２０５６２０６５．

［１０］ＣＵＩＧＬ，ＬＩＨＢ，ＲＡＮＧＡＳＷＡＭＹＭ．ＭＩＭＯｒａｄａｒｗａｖｅｆｏｒｍ

ｄｅｓｉｇｎｗｉｔｈｃｏｎｓｔａｎｔｍｏｄｕｌｕｓａｎｄｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ ＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１４，６２（２）：

３４３３５３．

［１１］ＸＵＪＷ，ＸＵＹＨ，ＬＩＡＯＧＳ．Ｄｉｒｅｃｔｄａｔａｄｏｍａｉｎｂａｓｅｄａｄａｐ

ｔｉｖｅｂｅａｍｆｏｒｍｉｎｇｆｏｒＦＤＡＭＩＭＯｒａｄａｒ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ＩＥＥＥＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＷｏｒｋｓｈｏｐ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：１５．

［１２］ＸＵＪＷ，ＫＡＮＧＪＬ，ＬＩＡＯＧＳ，ｅｔａｌ．Ｍａｉｎｌｏｂｅｄｅｃｅｐｔｉｖｅｊａｍ

ｍｅｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｗｉｔｈＦＤＡＭＩＭＯｒａｄａｒ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ＩＥＥＥ１０ｔｈＳｅｎｓｏｒＡｒｒａｙａｎｄＭｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

Ｗｏｒｋｓｈｏｐ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１８：５０４５０８．

［１３］张小飞，陈华伟，仇小锋，等．阵列信号处理及 ＭＡＴＬＡＢ实

现［Ｍ］．北京：电子工业出版社，２０１５：５０５５．

ＺＨＡＮＧＸＦ，ＣＨＥＮＨＷ，ＱＩＵＸＦ，ｅｔａｌ．Ａｒｒａｙｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓ

ｉｎｇａｎｄＭＡＴＬＡＢ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｐｕｂｌｉｓｈｉｎｇ

ＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１５：５０５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＸＵＪＷ，ＬＩＡＯＧＳ，ＺＨＵＳＱ．Ｒｏｂｕｓｔａｄａｐｔｉｖｅｂｅａｍｆｏｒｍｉｎｇ

６７７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 冯晓宇，等：基于频控阵的稳健 Ｃａｐｏｎ波束形成

ｂａｓｅｄｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｖｅｃｔｏｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｃｏｕｓｔｉｃ，ＳｐｅｅｃｈａｎｄＳｉｇｎａｌ

Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：６０４３６０４６．

［１５］ＦＥＮＧＹ，ＬＩＡＯＧＳ，ＸＵＪＷ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔａｄａｐｔｉｖｅｂｅａｍｆｏｒｍ

ｉｎｇａｇａｉｎｓｔｌａｒｇｅｓｔｅｅｒｉｎｇｖｅｃｔｏｒｍｉｓｍａｔｃｈｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｕｎｃｅｒ

ｔａｉｎｔｙｓｅｔｓ［Ｊ］．ＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１８，１５２：３２０３３０．

［１６］ＬＩＪ，ＳＴＯＩＣＡＰ，ＷＡＮＧＺＳ．ＯｎｒｏｂｕｓｔＣａｐｏｎｂｅａｍｆｏｒｍｉｎｇａｎｄ

ｄｉａｇｏｎａｌｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，

２００３，５１（７）：１７０２１７１５．

［１７］ＪＯＮＥＳＡＭ，ＲＩＧＬＩＮＧＢＤ．Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙｒａｄａｒｒｅ

ｃｅｉｖｅｒａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｓ［Ｃ］∥２０１２ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＷａｖｅｆｏｒｍＤｉｖｅｒｓｉ

ｔｙ＆ ＤｅｓｉｇｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：

２１１２１７．

［１８］陈明建，罗景青，唐希雯，等．最差性能最优的稳健宽带 Ｃａ

ｐｏｎ波束形成算法［Ｊ］．宇航学报，２０１３，３４（３）：４３４４４１．

ＣＨＥＮＭＪ，ＬＵＯＪＱ，ＴＡＮＧＸＷ，ｅｔａｌ．ＲｏｂｕｓｔｂｒｏａｄｂａｎｄＣａ

ｐｏｎｂｅａｍｆｏｒｍｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄｏｎｗｏｒｓｔｃａｓｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３４（３）：４３４４４１

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　冯晓宇　男，硕士研究生。主要研究方向：ＦＤＡ雷达信号处理。

谢军伟　男，教授。主要研究方向：隐身与反隐身、雷达电

子战。
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ｋｉｎｄｓｏｆｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ，ｔｈｅｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｉｓｓｉｍｕｌａｔｅｄ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＲＣＢ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｆｏｒｍａｈｉｇｈｇａｉｎｉｎｔｈｅｔａｒｇｅｔｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｆｏｒｍａｎｕｌｌｉｎｔｈｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅ
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙ；ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ；ｐｏｉｎｔｉｎｇｅｒｒｏｒ；ｒｏｂｕｓｔＣａｐｏｎｂｅａｍｆｏｒｍｉｎｇ
（ＲＣＢ）；ｓｔｅｅｒｉｎｇｖｅｃｔｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０４０９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２４０７：０１
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Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｊｗ＿ｘｊｗ＿１２３＠１６３．ｃｏｍ

７７７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０１９年 ４月
第４５卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０７１３；录用日期：２０１８１２０７；网络出版时间：２０１８１２２４０７：０１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２０．１０３８．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１１７８４５６）；中央高校基本科研业务费专项资金 （３１２２０１７０３９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｃａｕｃｚｘｍ＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：刘小兰，张献民，董倩．飞机滑行下道基动静模量相关分析模型［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：７７８７８６．
ＬＩＵＸＬ，ＺＨＡＮＧＸＭ，ＤＯＮＧＱ．Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｆｏｒｓｕｂｇｒａｄｅｗｉｔｈｔａｘｉｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：７７８７８６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４２８

飞机滑行下道基动静模量相关分析模型

刘小兰１，张献民１，２，，董倩２，３

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

３．天津大学 建筑工程学院，天津 ３０００７２）

　　摘　　　要：为了建立飞机滑行下道基动静模量相关分析模型，结合飞机滑行下道基应
力水平、典型道基压实度和含水率范围、飞机滑行时常见频率区间，通过动静三轴试验分析了

应力水平、压实度、含水率和频率对道基动静模量的影响规律，发现动静模量均与压实度和围

压成正相关，与含水率成负相关，其中动模量在频率低于３Ｈｚ时变化较为显著；同时借助动静
模量试验数据，建立并验证了基于多因素的飞机滑行下道基动静模量相关分析模型，为机场场

道工程设计和检测提供参考。

关　键　词：动模量；静模量；含水率；压实度；频率
中图分类号：Ｖ３５１．１１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７７８０９

　　机场道面结构承载能力动态检测方法因其不
损坏道面、简便快速、对机场运行影响小等优势，

逐渐成为道面无损检测的主要研究方向，但动态

承载能力检测通常获取道基动模量，而中国相关

设计规范将道基静模量作为机场道面工程设计施

工和检测维护的重要指标，因此如何确定道基动

静模量相关分析模型，通过实测的道基动模量求

解道基静模量，进而科学地指导机场道面工程的

建设和维修，逐渐成为有关学者们的研究热点和

机场道面承载能力检测的技术重点。如 Ｘｅｎａｋｉ
和 Ａｔｈａｎａｓｏｐｏｕｌｏｓ［１］分析了围压、含水率和循环应
变幅值影响下黏土动静模量的变化规律。Ｌｉｎｇ
等

［２］
探究了５种温度、５种围压、５种含水率对最

大动模量和静模量的影响，结果表明最大动模量

和静模量随着温度增加而减小，随着围压增大而

增大，且含水率不小于０．２１％时对最大动模量影
响很小。Ｇｕｉｓａｓｏｌａ等［３］

研究了动静模量随着土

类型、含水率、应力历史和荷载比变化的规律，结

果表 明 含 水 率 能 够 降 低 黏 土 的 动 静 模 量。

Ｓｉｔｈａｒａｍ等［４］
研究表明动静模量随着非塑性组分

百分比的增加而降低。Ｗａｎｇ等［５］
分析含水率、

围压、固结比和循环次数对动静模量影响，结果表

明动静模量随着固结比和围压增加而增加，随着

含水率增加而降低。Ｄｅｎｇ等［６］
通过动静三轴试

验探究了围压和频率对粗颗粒土动静模量的影

响。Ｂａｏ和 Ｍｏｈａｊｅｒａｎｉ［７］探讨了动静模量与含水
率、围压、偏应力关系，发现含水率和偏应力对动

静模量影响大，围压对动静模量影响不大。蔡良

才等
［８］
基于静态三轴试验探究了围压、偏应力、

含水量和干容重对机场刚性道面下土基弹性模量

的影响，提出基于回弹模量偏应力曲线确定机场
刚性道面下土基弹性模量的方法。邢耀忠和刘洪

兵
［９］
基于运动荷载下黏弹性 Ｗｉｎｋｌｅｒ地基板的力

学模型，利用最小二乘方准则提出基于挠度的机

场刚性道面地基模量识别方法。宋花玉等
［１０］
借

助 ＢＰ神经网络提出了不同含水量、干容重和偏
应力下机场水泥混凝土道面土基模量的计算方

法。郑刚等
［１１］
针对天津临港工业区典型黏土进

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904016&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 刘小兰，等：飞机滑行下道基动静模量相关分析模型

行了动三轴试验，结果表明不同频率下，饱和软黏

土的动模量随应变的增加均有所下降，在相同轴

向应变下，动模量随振动频率的增加而增大。罗

汀等
［１２］
在 ＡＢＡＱＵＳ软件中引入超固结土统一硬

化（ＵＨ）模型来表征道基土的应力应变关系，并
在此基础上探究飞机荷载下机场刚性道面的不同

位置处应力、应变和位移响应规律，最后将数值模

型的计算值与模型试验的实测值进行对比，表明

引入 ＵＨ模型的数值模型能够可靠地预测实际机
场道面道基受力变形。陈章毅等

［１３］
采用 ＤＤＳ７０

型号电磁式动三轴仪分析海洋软土在动力作用下

的动力特性，发现加载频率、围压和干密度越大，

动模量越高。郝斌等
［１４］
针对唐山曹妃甸地区滨

海软土进行动静模量试验研究，发现滨海软土的

动静模量随着围压的增大而增大。

模量作为机场道面道基的重要参数，存在显

著的应力依赖性
［１５１７］

。但已有的研究没有充分

考虑机场道面工程的特殊性，如飞机荷载的多轮

叠加效应、飞机荷载重量远远大于车辆荷载重量，

以及道面结构性能有别于道路工程等
［１８１９］

；除此

之外，对于道基强度指标（压实度和含水率）研究

较少，对于飞机荷载动态特性（频率）的研究几乎

空白，没有形成飞机滑行下道基动静模量相关分

析模型，难以满足机场道面工程设计和检测的要

求。鉴于粉质黏土道基应用较为广泛，如上海浦

东国际机场第一跑道
［２０］
、四川九寨机场

［２１］
、云南

泸沽湖机场
［２２］
等，本文结合飞机滑行下的道基应

力水平、道基压实度和含水率取值范围，以及飞机

滑行时频率区间，进行道基动静模量影响规律的

研究，并建立多因素综合作用下动静模量相关分

析模型，为机场场道工程设计与检测评估提供

依据。

１　试验参数确定

以客机 Ｂ７３７８００建立整个飞机模型，用弹性
层状半空间体理论建立机场道面模型，基于飞机
道面的振动响应模型，选取距离机场道基顶面

５．０ｍ为飞机荷载的作用深度［２３］
，来研究飞机滑

行下道基的应力分布水平，以及不同滑行速度下

的振动频率。

１．１　飞机道面响应模型
飞机在道面上滑行时产生的随机动荷载有别

于车辆动荷载，它受到道面平整度、滑行速度以及

飞机升力等因素的综合作用，可表示为

Ｐｖ＝Ｍｇ（１＋１１．５ｃ０·ＩＲＩ·槡ｖ）－Ｙｖ （１）

式中：Ｐｖ为飞机滑行时道面承受的实际荷载；Ｍ
为飞机荷载的质量；ｇ为重力加速度；ｃ０为系数，

取１０－３ｍ－０．５
·ｓ０．５；ＩＲＩ为国际平整度指数；ｖ为飞

机滑行速度；Ｙｖ为飞机滑行时的升力。
当飞机的滑行速度达到离地速度时，道面承

受的实际荷载 Ｐｖ为０，此时

Ｙｖ０ ＝Ｍｇ（１＋１１．５ｃ０·ＩＲＩ· ｖ槡０） （２）

式中：ｖ０为飞机离地速度；Ｙｖ０为飞机离地时的
升力。

结合式（１）和式（２）可得飞机的动荷载系
数为

ｋ＝
Ｐｖ
Ｍｇ
＝（１＋１１．５ｃ０·ＩＲＩ·槡ｖ）－

　　
１＋１１．５ｃ０·ＩＲＩ· ｖ槡０

ｖ２０
ｖ２ （３）

　　Ｂ７３７８００的相关参数见表 １［２３２４］，在 ＡＮ
ＳＹＳ１５．０中选用刚性梁单元 ＭＰＣ１８４模拟飞机机
身，用结构质量单元 Ｍａｓｓ２１模拟飞机悬挂系统质
量、非悬挂系统质量及转动惯量，用弹簧阻尼单
元 Ｃｏｍｂｉｎｅ１４来模拟飞机的弹簧和阻尼，用结构
瞬态求解中的完全法来求解道面不平整度影响下

的飞机随机动荷载。

为了确定飞机道面动态响应时的最不利平
整度和滑行速度，对飞机动荷载系数进行了研究

（见图１）。

表 １　Ｂ７３７８００参数［２３２４］

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＢ７３７８００［２３２４］

参数 数值 参数 数值

最大起飞重量／ｋＮ ７９２．６０ 胎压／ＭＰａ １．４７

主起落架荷载分配系数 ０．９５ 轮印面积／ｍ２ ０．１２５

主起落架间距／ｍ ５．７２ 轮印长度／ｍ ０．４５

主起落架轮距／ｍ ０．８６ 轮印宽度／ｍ ０．３０

图 １　ＩＲＩ和 ｖ影响下的动荷载系数

Ｆｉｇ．１　ＤｙｎａｍｉｃｌｏａｄｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙＩＲＩａｎｄｖ

９７７
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　　从图１中可以看出，当滑行速度为０时，飞机
处于静止状态（即动荷载系数为 １）；当滑行速度
达到６９．２ｍ／ｓ时，飞机处于离地状态（即动荷载
系数为０）；当滑行速度处于０～６９．２ｍ／ｓ时，飞机
处于滑行状态，动荷载系数呈现先增后减的趋势。

因为飞机刚开始滑行时速度较低，升力较小，对道

面的冲击作用较大，道面表现为高幅低频的应力

形式；随着飞机滑行速度的增加，升力增加，对道

面冲击作用减弱，道面表现为高频低幅的应力形

式。滑行速度一定时，动荷载系数随着平整度指

数的增加而增加；不同平整度指数下的动荷载系

数均在１０ｍ／ｓ左右取得最大值，而且当滑行速度
为１０ｍ／ｓ时，随着 ＩＲＩ从１到６动荷载系数变化量
约 ０．１。依据 ＭＨ／Ｔ５０２４—２００９［２５］规定：ＩＲＩ＜
２．０时平整度等级为好，２．０≤ＩＲＩ≤４．０时平整度
等级为中，ＩＲＩ＞４．０时平整度等级为差；而大多
数机场场道的平整度等级为中以上，考虑到一般

性，在后续的飞机道面响应研究中，选取平整度指
数为３且滑行速度为１０ｍ／ｓ的飞机随机动荷载。

依据弹性层状半空间体理论的基本假设，建

立由面层、基层和道基组成，平面尺寸４５ｍ×１５ｍ
（长 ×宽）的机场道面结构模型（具体道面结构层
参数见表 ２［２３，２６２７］）。其中面层和基层的单元网
格尺寸分别为０．１ｍ和０．３ｍ，沿深度均为该层厚
度的一半；道基的单元网格尺寸为 ０．３ｍ，沿深度
为０．５ｍ。道基底部为完全固定约束，ｘ＝０及 ｘ＝
４５ｍ处只约束 ｘ方向，ｚ＝０及 ｚ＝１５ｍ处只约束 ｚ
方向。飞机沿面层 ｚ方向的中心线进行滑行。

表 ２　道面结构参数［２３，２６２７］

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐａｖｅｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［２３，２６２７］

结构层
弹性模量／
ＧＰａ

厚度／ｍ
密度／

（ｋｇ·ｍ－３）
泊松比 阻尼

水泥混凝土

面层
３０～４２ ０．２～０．５ ２３００ ０．１５ ０．０５

水泥稳定

碎石基层
１～２．２ ０．２～０．５ １９００ ０．２５ ０．０５

道基 ０．０２～０．０８ １０ １６５０ ０．３５ ０．０５

１．２　飞机滑行下频率分析
选取面层、基层和道基模量分别为 ３８ＧＰａ、

１．４ＧＰａ和８０ＭＰａ，面层和基层厚度均为０．４ｍ，平
整度指数为 ６，分析不同滑行速度下的频率 ｆ，见
图２。从图２中可知，飞机滑行下的频率范围为
１．１１～５．４６Ｈｚ，因此动三轴试验时选取的频率区
间为０．５～６Ｈｚ。
１．３　道基应力水平分析

上覆结构自重引起的竖向应力为

Ｐ０ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｈｉγｉ （４）

式中：ｈｉ和 γｉ分别为第 ｉ层的层厚和容重（ｉ＝１，
２，…，ｎ）。

计算点处的总竖向应力为

σ１ ＝σｚ＋Ｐ０ （５）
式中：σｚ为飞机荷载产生的竖向应力。

计算点处的总侧向应力（围压）为

σ＝σｘ，ｙ＋ｋ０Ｐ０ （６）
式中：σｘ，ｙ为飞机荷载产生的 ｘ和 ｙ方向水平应力
的平均值；ｋ０为侧压系数，参考文献［２８］选取
０．６。

基于飞机道面响应模型，分析不同结构层参
数对道基总竖向应力、围压及偏应力的影响规律，

见表３和表４。

图 ２　不同滑行速度下的频率

Ｆｉｇ．２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｘｉｉｎｇｓｐｅｅｄ

表 ３　道基应力水平（距道基顶面 ５．０ｍ）

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌｏｆｓｕｂｇｒａｄｅ（５．０ｍａｗａｙｆｒｏｍｔｏｐ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｓｕｂｇｒａｄｅ）

Ｅｃ／ＧＰａ ｈｃ／ｍ Ｅ２／ＧＰａｈ２／ｍ Ｅ０／ＧＰａσ１／ｋＰａσ／ｋＰａσｄ／ｋＰａ

３０ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ １０２ ６０ ４２

３４ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ １０２ ６０ ４２

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ １０２ ６０ ４２

４２ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ １０２ ６０ ４２

３８ ０．２ １．４ ０．４ ０．０８ ９８ ５８ ４０

３８ ０．３ １．４ ０．４ ０．０８ １００ ５９ ４１

３８ ０．５ １．４ ０．４ ０．０８ １０３ ６０ ４３

３８ ０．４ １．０ ０．４ ０．０８ １０２ ６０ ４２

３８ ０．４ １．８ ０．４ ０．０８ １０２ ６０ ４２

３８ ０．４ ２．２ ０．４ ０．０８ １０２ ６０ ４２

３８ ０．４ １．４ ０．２ ０．０８ ９８ ５８ ４０

３８ ０．４ １．４ ０．３ ０．０８ １００ ５９ ４１

３８ ０．４ １．４ ０．５ ０．０８ １０３ ６０ ４３

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０６ １０２ ６０ ４２

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０４ １０２ ６０ ４２

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０２ １０２ ６０ ４２

　　注：Ｅｃ—面层模量；ｈｃ—面层厚度；Ｅ２—基层模量；ｈ２—基层

厚度；Ｅ０—道基模量；σｄ—偏应力。

０８７
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表 ４　道基应力水平（道基顶面）

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌｏｆｓｕｂｇｒａｄｅ（ｔｏｐ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｓｕｂｇｒａｄｅ）

Ｅｃ／ＧＰａ ｈｃ／ｍ Ｅ２／ＧＰａｈ２／ｍ Ｅ０／ＧＰａσ１／ｋＰａσ／ｋＰａσｄ／ｋＰａ

３０ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ １０４ ３４ ７０

３４ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ ９９ ３２ ６７

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ ９６ ３１ ６５

４２ ０．４ １．４ ０．４ ０．０８ ９３ ３０ ６３

３８ ０．２ １．４ ０．４ ０．０８ １５８ ５６ １０２

３８ ０．３ １．４ ０．４ ０．０８ １３４ ３９ ９５

３８ ０．５ １．４ ０．４ ０．０８ ７５ ２８ ４７

３８ ０．４ １．０ ０．４ ０．０８ ９３ ３０ ６３

３８ ０．４ １．８ ０．４ ０．０８ ９８ ３３ ６５

３８ ０．４ ２．２ ０．４ ０．０８ １００ ３５ ６５

３８ ０．４ １．４ ０．２ ０．０８ １３４ ３２ １０２

３８ ０．４ １．４ ０．３ ０．０８ １１６ ３１ ８５

３８ ０．４ １．４ ０．５ ０．０８ ８２ ３０ ５２

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０６ ８７ ３１ ５６

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０４ ７８ ３５ ４３

３８ ０．４ １．４ ０．４ ０．０２ ６９ ３５ ３４

　　由表３、表 ４知，在距道基顶面 ５．０ｍ处的总
竖向应力、围压和偏应力变化均小，而且道面结构

层模量对应力水平的影响甚微；但在道基顶面处

的总竖向应力和偏应力变化显著，围压的变化较

大，而且均比距道基顶面 ５．０ｍ处显著。因为随
着距道基顶面距离的增加，道面结构自重产生的

应力逐渐增加，飞机荷载产生的附加应力逐渐减

小，对总竖向应力、围压起决定性作用的因素逐渐

由附加应力转变为自重应力；由式（５）、式（６）可
知，自重应力仅受结构层厚度和容重的影响，不受

结构层模量的影响，且总竖向应力受自重应力的

影响程度比围压要大。

与此同时，表３、表４表明道基总竖向应力分
布范围为 ６９～１５８ｋＰａ，围压分布范围为 ２８～
５６ｋＰａ，偏应力分布范围为 ３４～１０２ｋＰａ。因此动
静三轴试验选取的围压为 １５～６０ｋＰａ，偏应力为
３０～１０５ｋＰａ。

２　动静三轴试验

本文所采用的三轴试验仪参数为：最大轴向

荷载１ｋＮ，最大围压３００ｋＰａ，频率范围０～２０Ｈｚ，
详见图３。本文试验土样为河北沧州地区的粉质
黏土，其物理参数详见表５，依据重塑土样的制备
方法

［２９］
，采用三瓣模人工击实成型法，制备直径

为６１．８ｍｍ、高度为 １２５ｍｍ的圆柱体土样，并迅
速用保鲜膜将其密封，见图４。

图 ３　三轴试验系统

Ｆｉｇ．３　Ｔｒｉａｘｉａｌｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

表 ５　土样的物理参数

Ｔａｂｌｅ５　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｏｉｌｓａｍｐｌｅ

参数 液限／％ 塑限／％
塑限

指数／％

最佳

含水率／％

最大干密度／

（ｇ·ｃｍ－３）

数值 ３３．３９ １６．７９ １６．６０ １４．８９ １．７５

图 ４　三瓣模成型土样

Ｆｉｇ．４　Ｓｏｉｌｓａｍｐｌｅｏｆｔｈｒｅｅｓｅｃｔｉｏｎｍｏｕｌｄ

　　本文重点研究应力水平、含水率、压实度和频
率对道基动静模量的影响。鉴于规范要求道基含

水率波动范围不超过 ±２％，选取含水率为
１０．８９％、１２．８９％、１４．８９％、１６．８９％、和 １８．８９％。
因为机场道基的压实度均大于 ９０％，同时考虑实
际试验条件限制，选取压实度为 ９０％、９３％、
９４％、９６％和９８％。结合数值模型结果选取频率
为０．５、１、２、３、４、５和 ６Ｈｚ；围压为 １５、３０、４５和
６０ｋＰａ，偏应力为 ３０、５５、７５和 １０５ｋＰａ。与此同
时，选取预压阶段围压为３０ｋＰａ，偏应力为５５ｋＰａ，
预压循环１０００次，来模拟施工期间的应力历史，
消除试样端部与压盘间的不良接触

［３０］
；选取半正

弦波形循环加载 １００次，来模拟飞机荷载滑行时
对道基的影响，详见表 ６。其中应力水平、含水率
和压实度都适用于动静三轴试验，频率仅适用于

动三轴试验。
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表 ６　加载序列

Ｔａｂｌｅ６　Ｌｏａｄｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅ

加载序列号 围压／ｋＰａ 偏应力／ｋＰａ 作用次数

０ ３０ ５５ １０００

１ ６０ ３０ １００

２ ６０ ５５ １００

３ ６０ ７５ １００

４ ６０ １０５ １００

５ ４５ ３０ １００

６ ４５ ５５ １００

７ ４５ ７５ １００

８ ４５ １０５ １００

９ ３０ ３０ １００

１０ ３０ ５５ １００

１１ ３０ ７５ １００

１２ ３０ １０５ １００

１３ １５ ３０ １００

１４ １５ ５５ １００

１５ １５ ７５ １００

１６ １５ １０５ １００

３　试验结果分析

３．１　动模量分析
动模量定义为

Ｅｄ ＝
σｄ
εｄ

（７）

式中：σｄ＝σｍａｘ－σｍｉｎ，σｍａｘ和 σｍｉｎ分别为循环偏应
力的最大值和最小值；εｄ＝εｍａｘ－εｍｉｎ，εｍａｘ和 εｍｉｎ
分别为相应循环偏应力作用下应变最大值和最

小值。

依据式（７）对动三轴试验测得的应力应变数
据进行处理，选取每个加载序列最后 ５次循环加
载的动模量平均值为重塑粉质黏土试样的动模

量，见图５。
由图５（ａ）知，当应力水平（围压和静偏力）、

压实度和频率一定时，动模量随着含水率增加而

逐渐降低，与文献［１，７］的结论相一致；当含水率
低于最佳含水率时，动模量的增长幅度逐渐减弱。

因为随着含水率的增加，土样颗粒间的黏结作用

减弱，润滑作用增强，土样的强度和刚度降低，进

而削弱了动模量；因此规范中要求道基的含水率

接近最佳含水率有助于保证道基的强度。

由图５（ｂ）知，当应力水平、含水率和频率一
定时，动模量随着压实度的增加而逐渐增加；因为

随着压实度增加，土样内部的孔隙减少，整体结构

强度和刚度增加，进而提高了土样的动模量。但

考虑到工程实际和建设费用的要求，应在满足道

基强度的情况下合理选择道基压实度。

图 ５　动模量曲线

Ｆｉｇ．５　Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｕｌｕｓｃｕｒｖｅｓ

由图５（ｃ）知，当应力水平、含水率和压实度
一定时，动模量随着频率的增加而逐渐增加，在频

率低于３Ｈｚ时，动模量增长显著，在频率高于３Ｈｚ
时，动模量增长缓慢；因为频率较低时，加载时间

较长，土样的黏塑性能较充分的发挥出来，但频率

较高时，加载时间较短，土样的黏塑性无法充分发

挥，并表现出很好的弹性性能。因此，进行动模量

试验时不能忽略频率的影响。

由图５可知，当含水率、压实度和频率一定
时，动模量随着围压的增加而增加，随着循环偏应

力的增加而降低。因为围压增加提高了土样的侧

２８７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 刘小兰，等：飞机滑行下道基动静模量相关分析模型

向约束，土样中的微裂隙在侧向约束下逐渐闭合，

土样逐渐被压密实，土样的强度和刚度均增加，进

而促进了土样动模量的增加。

３．２　静模量分析
将试样的静模量定义为应力应变曲线的斜

率，通过对土样静三轴试验的应力应变数据分析

得到不同含水率和压实度下的静模量，见图６。
由图６知，土样静模量随含水率、压实度和应

力水平（围压和偏应力）的变化规律与动模量相

似，即当其他因素一定时，含水率的增加导致土样

静模量降低，压实度和围压的增加均引起土样静

模量的增加。

图 ６　静模量曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｃｕｒｖｅｓ

３．３　动静模量关系
鉴于动静回弹模量随含水率、压实度以及应

力水平的变化规律一致，可以建立动静回弹模量

相关分析模型如下：

Ｅ′ｄ ＝ｆ（Ｅｓ，σ，ω，Ｋ） （８）
式中：Ｅ′ｄ为频率为１Ｈｚ时动模量；Ｅｓ为静模量；ω
为含水率；Ｋ为压实度。

通过比较幂函数、指数函数、对数函数、线性

函数等对试验数据的拟合效果，本文首先选取线

性函数对１Ｈｚ频率下动模量和静模量建立动静
回弹模量相关分析模型为

Ｅ′ｄ ＝ａＥｓ＋ｂ （９）
式中：ａ和 ｂ均为回归系数，其中：
ａ＝（０．０００７ω＋０．００１３Ｋ－０．１３３１）σ＋
　　（－０．０１２８ω－０．０３９３Ｋ＋５．９２３９） （１０）
ｂ＝（－０．０２４８ω－０．０４１８Ｋ＋４．３０３５）σ＋
　　（０．６８５９ω＋１．１８２６Ｋ－１１２．５６７１） （１１）

为了考虑飞机滑行速度对道基动静模量相关

分析模型的影响，在式（９）～式（１１）的基础上，引
入了不同频率下动模量与 １Ｈｚ频率下动模量的
比值 ｋ′，见图 ７（其中图例中的 １～１６对应于表 ６
中的加载序列）。

结合式（９）～式（１１）和图 ７得不同频率下动
静模量相关分析模型如下：

Ｅｄ ＝（０．２１５０ｌｎｆ＋１．０１７８）Ｅ′ｄ （１２）
将式（９）～式（１１）代入式（１２）即可得到基

于静模量、围压、含水率、压实度和频率的动模量。

为了验证本文动静模量相关分析模型的可靠性，

进行了基于静模量的动模量计算值与实测值的对

比，见表７，土样为张家口粉质黏土。

图 ７　ｋ′ｆ回归曲线

Ｆｉｇ．７　ｋ′ｆｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｃｕｒｖｅ

表 ７　动模量计算值与实测值对比

Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄｍｅａｓｕｒｅｄ

ｖａｌｕｅｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｕｌｕｓ

围压／
ｋＰａ

含水率／
％

压实度／
％

频率／
Ｈｚ

静模量／
ＭＰａ

动模量

计算值／
ＭＰａ

实测值／
ＭＰａ

相对

误差／
％

〗

６０ １５．７７ ９０ １ ３１．０３ ７２．０９ ７２．０６ ０．０４
４５ １５．７７ ９３ １ ４７．５３ １０５．１１ １０５．０５ ０．０６
３０ １５．７７ ９６ １ ５２．１７ １１４．７５ １１４．３４ ０．３６
１５ １３．７７ ９６ １ ５６．３９ １２２．１３ １２２．７７ ０．５２
６０ １７．７７ ９６ １ ４６．４４ １０５．０１ １０２．８７ ２．０８
４５ １５．７７ ９６ ０．５ ５４．９９ １０５．３２ １１２．９８ ６．７８
３０ １５．７７ ９６ ２ ５２．１７ １３３．８９ １２８．２８ ４．３７
１５ １５．７７ ９６ ３ ５０．１７ １３８．０９ １３０．３１ ５．９７
４５ １５．７７ ９６ ４ ５４．９９ １５９．５２ １５４．６８ ３．１３
３０ １５．７７ ９６ ５ ５２．１７ １５６．４９ １５１．５６ ３．２６
１５ １５．７７ ９６ ６ ５０．１７ １５４．５０ １４８．３４ ４．１５
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　　由表７可知，对于张家口粉质黏土本文动静模
量相关分析模型的计算值与动三轴试验的实测值

误差不超过１０％。因为本文的动静模量相关分析
模型是针对沧州粉质黏土建立的，仅考虑了应力水

平、含水率、压实度和频率的影响；但实际道基土体

性能还受黏粒含量、液塑限、塑性指数等影响，而且

不同测试点的土样具有区域效应。

４　结　论

本文结合飞机滑行下道基应力水平、典型道基

压实度和含水率、飞机荷载滑行时常见频率范围，

针对重塑粉质黏土进行了不同含水率、压实度、频

率和应力水平下的动静三轴试验；不仅分析了含水

率、压实度、频率和应力水平对动静模量的影响规

律，而且建立了多因素综合作用下动静模量相关分

析模型，具体结论如下：

１）当压实度和应力水平一定时，动静模量均
随着含水率的增加而降低；当含水率和应力水平一

定时，动静模量均随着压实度的增加而增加；当压

实度和含水率一定时，动静模量均随着围压的增加

而增加。

２）当应力水平、含水率和压实度一定时，动模
量随着频率的增加而增加，当频率低于３Ｈｚ时，动
模量增加显著；当频率高于 ３Ｈｚ时，动模量增加
缓慢。

３）分别建立了基于应力水平、含水率、压实度
和频率的动静模量相关分析模型，并通过不同地区

的土样进行了动模量计算值与实测值的对比验证，

为机场道面工程的设计和检测提供依据。

４）因为道基土体的复杂性和测试点土样的区
域效应，道基土体的动静模量不仅受到含应力水

平、含水率、压实度和频率的影响，而且受到黏粒含

量、液塑限、塑性指数等作用，因此需要通过更多地

三轴试验和工程实践进一步修正完善本文的模型，

进而更好的满足机场道面工程的应用要求。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＸＥＮＡＫＩＶＣ，ＡＴＨＡＮＡＳＯＰＯＵＬＯＳＧ Ａ．Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

ａｎｄｌｉｑｕｅｆａｃｔｉｏｎｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｏｆｔｗｏｓｏｉｌｍａｔｅｒｉａｌｓｉｎａｎｅａｒｔｈｆｉｌｌ

ｄａｍ—Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ［Ｊ］．ＳｏｉｌＤｙｎａｍｉｃｓ＆Ｅａｒｔｈｑｕａｋｅ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００８，２８（８）：６０５６２０．

［２］ＬＩＮＧＸＺ，ＺＨＵＺＹ，ＺＨＡＮＧＦ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓ

ｆｏｒｆｒｏｚｅｎｓｏｉｌｆｒｏｍｔｈｅｅｍｂａｎｋｍｅｎｔｏｎＢｅｉｌｕｈｅＢａｓｉｎａｌｏｎｇｔｈｅ

ＱｉｎｇｈａｉＴｉｂｅｔＲａｉｌｗａｙ［Ｊ］．ＣｏｌｄＲｅｇｉｏｎｓＳｃｉｅｎｃｅ＆Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００９，５７（１）：７１２．

［３］ＧＵＩＳＡＳＯＬＡＩ，ＪＡＭＥＳＩ，ＳＴＩＬＥＳＶ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｂｅｈａｖｉｏｕｒｏｆ

ｓｏｉｌｓｕｓｅｄｆｏｒｎａｔｕｒａｌｔｕｒｆｓｐｏｒｔｓｓｕｒｆａｃｅｓ［Ｊ］．ＳｐｏｒｔｓＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１０，１２（３）：１１１１２２．

［４］ＳＩＴＨＡＲＡＭＴＧ，ＲＡＶＩＳＨＡＮＫＡＲＢＶ，ＶＩＮＯＤＪＳ．Ｄｙｎａｍｉｃ

ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓａｎｄｙｓｏｉｌｓａｔｌａｒｇｅｓｈｅａｒｓｔｒａｉｎｓｗｉｔｈｓｐｅｃｉａｌｒｅｆｅｒ

ｅｎｃｅｔｏｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｎｏｎｐｌａｓｔｉｃｆｉｎｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＧｅｏｔｅｃｈｎｉｃａｌＥａｒｔｈｑｕａｋｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，２（２）：１６２８．

［５］ＷＡＮＧＺＪ，ＬＵＯＹＳ，ＧＵＯＨ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｄｅｖｉａｔｏｒｉｃ

ｓｔｒｅｓｓｒａｔｉｏｓｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｈｅａｒｍｏｄｕｌｕｓａｎｄｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏｏｆｕｎ

ｄｉｓｔｕｒｂｅｄｌｏｅｓｓｉｎＣｈｉｎａ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＧｅｏｌｏｇｙ，２０１２，１４３

（１１）：４３５０．

［６］ ＤＥＮＧＧ，ＺＨＡＮＧＪ，ＷＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎ

ｃｏａｒｓｅｇｒａｉｎｅｄｓｏｉｌａｂｏｕｔｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓａｍｏｎｇｄｙｎａｍｉｃｓｔｒａｉｎ，

ｄｙｎａｍｉｃｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓａｎｄｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＧｅｏｔｅｃｈｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，１９（２）：３１３３２６．

［７］ＢＡＯＴＮ，ＭＯＨＡＪＥＲＡＮＩＡ．Ｒｅｓｉｌｉｅｎｔｍｏｄｕｌｕｓｏｆｆｉｎｅｇｒａｉｎｅｄ

ｓｏｉｌａｎｄａｓｉｍｐｌｅｔｅｓｔｉｎｇａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇ

ａｎａｖｅｒａｇｅｒｅｓｉｌｉｅｎｔｍｏｄｕｌｕｓｖａｌｕｅｆｏｒｐａｖｅｍｅｎｔｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．

ＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＧｅｏｔｅｃｈｎｉｃｓ，２０１６，７（５）：５９７０．

［８］蔡良才，余定选，杜俭．机场刚性道面下土基模量取值方法研

究［Ｊ］．中国公路学报，１９９２，５（２）：８１２．

ＣＡＩＬＣ，ＹＵＤＸ，ＤＵＪ．Ｏｎｔｈｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｓｕｂｇｒａｄｅｍｏｄｕｌｕｓ

ｕｎｄｅｒｒｉｇｉｄａｉｒｆｉｅｌｄｐａｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｉｇｈｗａｙａｎｄ

Ｔｒａｎｓｐｏｒｔ，１９９２，５（２）：８１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］邢耀忠，刘洪兵．机场刚性道面地基参数识别研究［Ｊ］．公路

工程，２００６，３１（４）：５２５４．

ＸＩＮＧＹＺ，ＬＩＵＨＢ．Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅ

ｓｅａｒｃｈｏｆａｉｒｐｏｒｔｒｉｇｉｄｐａｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＣｅｎｔｒａｌＳｏｕｔｈＨｉｇｈｗａｙＥｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００６，３１（４）：５２５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］宋花玉，蔡良才，韶斌．ＢＰ神经网络在道面土基模量取值中

的应用［Ｊ］．路基工程，２００８（４）：３６３８．

ＳＯＮＧＨＹ，ＣＡＩＬＣ，ＳＨＡＯＢ．ＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎ

ｔｈｅｓｕｂｇｒａｄｅｍｏｄｕｌｕｓｏｆｔｈｅｐａｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＳｕｂｇｒａｄｅＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２００８（４）：３６３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］郑刚，霍海峰，雷华阳，等．振动频率对饱和黏土动力特性的

影响［Ｊ］．天津大学学报（自然科学与工程技术版），２０１３，４６

（１）：３８４３．

ＺＨＥＮＧＧ，ＨＵＯＨＦ，ＬＥＩＨＹ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅ

ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓａｔｕｒａｔｅｄｃｌａｙｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ），２０１３，４６（１）：３８４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］罗汀，张海鹏，郭全全，等．基于ＵＨ模型的机场道基道面受力

变形分析［Ｊ］．建筑科学，２０１４，３０（增刊２）：３１５３２０．

ＬＵＯＴ，ＺＨＡＮＧＨＰ，ＧＵＯＱＱ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｏｆ

ａｉｒｐｌａｎｅｐａｖｅｍｅｎｔａｎｄｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｕｎｉｆｉｅｄｈａｒｄｅｎｉｎｇ

ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＢｕｉｌｄｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ，２０１４，３０（Ｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔ２）：３１５３２０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］陈章毅，宋金良，刘文程，等．珠江口海洋软土动三轴试验分

析［Ｊ］．华南地震，２０１４，３４（ｓ１）：２０４２０７．

ＣＨＥＮＺＹ，ＳＯＮＧＪＬ，ＬＩＵＷ Ｃ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｔｒｉａｘｉａｌｔｅｓｔ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍａｒｉｎｅｓｏｆｔｓｏｉｌｏｆｔｈｅｐｅａｒｌｒｉｖｅｒｅｓｔｕａｒｙ［Ｊ］．Ｓｏｕｔｈ

ＣｈｉｎａＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｉｓｍｏｌｏｇｙ，２０１４，３４（ｓ１）：２０４２０７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１４］郝斌，赵玉成，刘珍岩，等．唐山曹妃甸滨海软土的动模量和

阻尼比测试［Ｊ］．土工基础，２０１６，３０（４）：５２０５２３．

ＨＡＯＢ，ＺＨＡＯＹＣ，ＬＩＵＺＹ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｈｅａｒｍｏｄｕｌｕｓａｎｄ

ｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏｏｆｓｏｆｔｓｏｉｌｓｏｆＴａｎｇｓｈａｎＣａｏｆｅｉｄｉａｎｃｏａｓｔａｌａｒｅａ
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　第 ４期 刘小兰，等：飞机滑行下道基动静模量相关分析模型

［Ｊ］．ＳｏｉｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ，２０１６，３０（４）：５２０５２３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］周正峰，凌建明．机场水泥混凝土道面土基强度和变形标准

分析［Ｊ］．同济大学学报（自然科学版），２００８，３６（１１）：

１５１６１５２０．

ＺＨＯＵＺＦ，ＬＩＮＧＪＭ．Ｓｔｕｄｙｏｎｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒｓｕｂｇｒａｄｅｓｔｒｅｎｇｔｈ

ａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆａｉｒｐｏｒｔｃｏｎｃｒｅｔｅｐａｖｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＴｏｎｇｊｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），２００８，３６（１１）：１５１６１５２０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］弋晓明，李术才，王松根，等．非饱和粉土模量的应力依赖性

与水敏感性耦合分析［Ｊ］．山东大学学报（工学版），２０１３，４３

（２）：８４８８．

ＹＩＸＭ，ＬＩＳＣ，ＷＡＮＧＳＧ，ｅｔａｌ．Ｃｏｕｐｌｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔｒｅｓｓ

ｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅａｎｄｗａｔｅｒｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆｏｒｔｈｅｒｅｓｉｌｉｅｎｔｍｏｄｕｌｕｓｏｆｕｎ

ｓａｔｕｒａｔｅｄｓｉｌｔｓｏｉｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｄｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｅｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＳｃｉｅｎｃｅ），２０１３，４３（２）：８４８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］张凡．飞机单轮荷载作用下山区机场跑道道面道基动力响应

研究［Ｄ］．杭州：浙江大学，２０１６．

ＺＨＡＮＧＦ．Ｓｔｕｄｙｏｎｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｉｎｐａｖｅｍｅｎｔａｎｄｓｕｂｇｒａｄｅ

ｏｆａｉｒｐｏｒｔｉｎｍｏｕｎｔａｉｎｏｕｓａｒｅａｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏａｉｒｃｒａｆｔｓｉｎｇｌｅｗｈｅｅｌ

ｌｏａｄ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＧＵＯＬ，ＷＡＮＧＪ，ＣＡＩＹ，ｅｔａｌ．Ｕｎｄｒａｉｎｅｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒ

ｏｆｓａｔｕｒａｔｅｄｓｏｆｔｃｌａｙｕｎｄｅｒｌｏｎｇｔｅｒｍｃｙｃｌｉｃｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．ＳｏｉｌＤｙ

ｎａｍｉｃｓ＆ＥａｒｔｈｑｕａｋｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１３，５０（７）：２８３７．

［１９］ＳＡＬＯＵＲＦ，ＥＲＬＩＮＧＳＳＯＮＳ．Ｒｅｓｉｌｉｅｎｔｍｏｄｕｌｕｓｍｏｄｅｌｌｉｎｇｏｆｕｎ

ｓａｔｕｒａｔｅｄｓｕｂｇｒａｄｅｓｏｉｌｓ：Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｓｉｌｔｙｓａｎｄ

ｓｕｂｇｒａｄｅ［Ｊ］．ＲｏａｄＭａｔｅｒｉａｌｓ＆ＰａｖｅｍｅｎｔＤｅｓｉｇｎ，２０１５，１６（３）：

５５３５６８．

［２０］杨斐，杨宇亮，孙立军．飞机起降荷载作用下的场道地基沉降

［Ｊ］．同济大学学报（自然科学版），２００８，３６（６）：７４４７４８．

ＹＡＮＧＦ，ＹＡＮＧＹＬ，ＳＵＮＬＪ．Ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｏｆｒｕｎｗａｙｓｕｂｇｒａｄｅ

ｕｎｄｅｒｍｏｖｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｌｏａｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｏｎｇｊｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），２００８，３６（６）：７４４７４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］王云龙．飞机移动荷载作用下机场跑道动力响应研究［Ｄ］．

杭州：浙江大学，２０１７．

ＷＡＮＧＹＬ．Ｓｔｕｄｙｏｎｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｐａｖｅｍｅｎｔａｎｄｓｕｂ

ｇｒａｄｅｕｎｄｅｒｔｈｅｍｏｖｉｎｇｌｏａｄｏｆａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：Ｚｈｅｊｉａｎｇ

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］王祺，韩文喜．泸沽湖机场场区工程地质评价［Ｊ］．土工基础，

２０１１，２５（２）：７６７９．

ＷＡＮＧＱ，ＨＡＮＷＸ．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｇｅｏｌｏｇｉｃａｌｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆＬｕｇｕ

ｌａｋｅａｉｒｐｏｒｔ［Ｊ］．ＳｏｉｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ，２０１１，２５（２）：

７６７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］张献民，薛华鑫，董倩．飞机跑道荷载响应深度变化规律［Ｊ］．

北京航空航天大学学报，２０１４，４０（４）：４２７４３２．

ＺＨＡＮＧＸＭ，ＸＵＥＨＸ，ＤＯＮＧＱ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇｄｅｐｔｈｕｎｄｅｒａｉｒ

ｃｒａｆｔｌｏａｄｓｏｆｒｕｎｗａｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０（４）：４２７４３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］薛华鑫．飞机滑行状态下振动频率响应分析［Ｄ］．天津：中国

民航大学，２０１４．

ＸＵＥＨ Ｘ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｖｉｂｒａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｉｇｉｄ

ｐａｖｅｍｅｎｔｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔａｘｉｎｇ［Ｄ］．Ｔｉａｎｊｉｎ：Ｃｉｖｉｌ

ＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］中国民用航空局．民用机场道面评价管理技术规范：ＭＨ／

Ｔ５０２４—２００９［Ｓ］．北京：中国民用航空局，２００９．

ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ．Ｔｅｃｈｎｉｃａｌｓｐｅｃｉｆｉｃａｔｉｏｎｓ

ｏｆａｅｒｏｄｒｏｍｅ ｐａｖｅｍｅｎｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ａｎｄ ｍａｎａｇｅｍｅｎｔ：ＭＨ／

Ｔ５０２４—２００９［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉ

ｎａ，２００９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］中国民用航空局．民用机场水泥混凝土道面设计规范：ＭＨ／

Ｔ５００４—２０１０［Ｓ］．北京：中国民用航空局，２０１０．

ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ．Ｓｐｅｃｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｆｏｒａｉｒｐｏｒｔ

ｃｅｍｅｎｔｃｏｎｃｒｅｔｅｐａｖｅｍｅｎｔｄｅｓｉｇｎ：ＭＨ／Ｔ５００４—２０１０［Ｓ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］翁兴中．机场道面设计［Ｍ］．北京：人民交通出版社，２０１４：

１３０２０８．

ＷＥＮＧＸＺ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｉｒｐｏｒｔｐａｖｅｍｅｎｔ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｃｈｉｎａ

ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＰｒｅｓｓ，２０１４：１３０２０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２８］张亚娟．山西省黄土道基模量研究［Ｄ］．西安：长安大

学，２０１５．

ＺＨＡＮＧＹＪ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｅｌｏｅｓｓｓｕｂｇｒａｄｅｍｏｄｕｌｕｓｏｆｒｅｓｉｌ

ｉｅｎｃｅ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：Ｃｈａｎｇ’ａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］中华人民共和国交通部．公路土工试验规程：ＪＴＧＥ４０—２００７

［Ｓ］．北京：人民交通出版社，２００７．

ＴｈｅＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔｏｆｔｈｅＰｅｏｐｌｅ’ｓＲｅｐｕｂｌｉｃｏｆＣｈｉｎａ．

Ｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｓｏｆｓｏｉｌｓｆｏｒｈｉｇｈｗａｙｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ：ＪＴＧＥ４０—２００７

［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＰｒｅｓｓ，２００７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３０］ＧＵＯＬ，ＷＡＮＧＪ，ＣＡＩＹ，ｅｔａｌ．Ｕｎｄｒａｉｎｅｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒ

ｏｆｓａｔｕｒａｔｅｄｓｏｆｔｃｌａｙｕｎｄｅｒｌｏｎｇｔｅｒｍｃｙｃｌｉｃｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．ＳｏｉｌＤｙ

ｎａｍｉｃｓ＆ＥａｒｔｈｑｕａｋｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１３，５０（７）：２８３７．
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Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｆｏｒ
ｓｕｂｇｒａｄｅｗｉｔｈｔａｘｉｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

ＬＩＵＸｉａｏｌａｎ１，ＺＨＡＮＧＸｉａｎｍｉｎ１，２，，ＤＯＮＧＱｉａｎ２，３

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｉｒｐｏｒｔＣｏｌｌｅｇｅ，ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００３００，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｄｏｆＣｉｖｉｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｔｉａｎｊｉｎ３０００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｅｓｔａｂｌｉｓｈｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｏｆｓｕｂｇｒａｄｅｗｉｔｈｔａｘｉ
ｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｃｏｎｓｉｄｅｒｓｔｈｅｓｕｂｇｒａｄｅｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌｏｆｔａｘｉｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ，ｃｏｍｐａｃｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅａｎｄｍｏｉｓｔｕｒｅ
ｃｏｎｔｅｎｔｏｆｔｙｐｉｃａｌｓｕｂｇｒａｄｅ，ａｎｄｃｏｍｍｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔａｘｉｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ．Ｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｔｒｉａｘｉａｌｔｅｓｔｓａｒｅｃｏｎ
ｄｕｃｔｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌ，ｃｏｍｐａｃｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅ，ｍｏｉｓｔｕｒｅｃｏｎｔｅｎｔａｎｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｎｔｈｅｄｙ
ｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｏｆｓｕｂｇｒａｄｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓａｒｅｐｏｓｉｔｉｖｅｌｙｃｏｒｒｅｌａｔｅｄ
ｗｉｔｈｔｈｅｃｏｍｐａｃｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅａｎｄｃｏｎｆｉｎｉｎｇｐｒｅｓｓｕｒｅ，ａｎｄｎｅｇａｔｉｖｅｌｙｃｏｒｒｅｌａｔｅｄｔｏｔｈｅｍｏｉｓｔｕｒｅｃｏｎｔｅｎｔ．Ｅｓｐｅｃｉａｌ
ｌｙ，ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｕｌｕｓｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｗｈｅｎｔｈｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｓｌｅｓｓｔｈａｎ３Ｈｚ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，
ｂａｓｅｄｏｎｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａｂａｓｅｓ，ｄｙｎａｍｉｃａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｉｓ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｎｄｖｅｒｉｆｉｅｄｗｉｔｈｍｕｌｔｉｆａｃｔｏｒｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｔａｘｉｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓｔｈｅ
ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｐａｖｅｍｅｎｔｄｅｓｉｇｎ，ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ，ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｕｌｕｓ；ｓｔａｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓ；ｍｏｉｓｔｕｒｅｃｏｎｔｅｎｔ；ｃｏｍｐａｃｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅ；ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２４０７：０１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２０．１０３８．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１１７８４５６）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

（３１２２０１７０３９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｕｃｚｘｍ＠１２６．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０７１８；录用日期：２０１８１１２３；网络出版时间：２０１８１２２５１１：１９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２０．１２００．００３．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙｕａｎｊｙ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：刘方彬，袁军娅．火星再入飞行器风洞试验与真实飞行之间相关性的探讨［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：７８７
７９５．ＬＩＵＦＢ，ＹＵＡＮＪＹ．ＤｉｓｃｕｓｓｉｏｎｏｎｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔａｎｄｆｌｉｇｈｔｏｆＭａｒｓｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：７８７７９５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４３４

火星再入飞行器风洞试验与真实飞行

之间相关性的探讨

刘方彬１，２，袁军娅１，

（１．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３；　２．深圳易信科技股份有限公司，深圳 ５１８０００）

　　摘　　　要：由于风洞试验条件限制，难以完全模拟火星再入飞行器真实飞行环境，因此需
要建立火星再入飞行器风洞条件与真实飞行之间的关联关系。基于国外文献公开数据，采用数

值方法和对比分析方法探讨了类“探路者号”外形的火星再入飞行器的风洞试验与真实飞行之

间的外推方法。结果表明，在高焓空气风洞和常规空气风洞试验条件下，可以将模型驻点附近的

无量纲压力和压力系数作为相关性参数，将风洞条件与飞行条件相关联起来，但是不能直接利用

风洞试验的热流、无量纲热流和 Ｓｔａｎｔｏｎ数作为关联参数；在高焓 ＣＯ２风洞试验条件下，可以利用
模型驻点附近的无量纲压力、压力系数和 Ｓｔａｎｔｏｎ数作为外推参数，但是不能直接将风洞试验的
热流、无量纲热流作为相关性参数，将风洞条件下的风洞数据通过外推获取飞行条件下飞行器的

性能参数。

关　键　词：火星；高超声速；风洞；再入；相关性；气动力；气动热
中图分类号：Ｖ４７６．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７８７０９

　　火星大气的主要成分是 ＣＯ２，大气非常稀薄，
密度仅为地球大气的１％。相对于地球大气，再入
飞行器进入火星大气时，虽然同样具有较高的飞行

速度，但是由于火星大气密度较低，在高速飞行时

激波后流动的热力学非平衡特性更为突出。作为

火星大气主要成分的 ＣＯ２气体，具有和 Ｎ２、Ｏ２等

气体不同的热化学特性
［１］
。目前对于火星再入飞

行器实际飞行时，仍存在诸多认知上的不足，包括

剪切层的复杂性、尺度问题和一些现象的物理模型

等方面，地面试验仍是火星再入飞行器研制中必不

可少的验证手段
［２］
。

由于风洞条件的限制，难以完全模拟飞行环

境，且在风洞试验中有尺寸效应、边界效应或边界

干扰、支架干扰等干扰，这就存在一个与真实飞行

条件下的相似理论及相关性的问题。目前关于地

球再入飞行器的风洞试验相关性研究较多，相似准

则的选择也有多种，而关于火星探测器风洞试验相

关性研究的国内外公开文献极少，且成熟度不高。

例如苗文博等
［１］
则利用数值方法研究了火星再入

飞行器表面热环境，通过研究认为，在驻点附近区

域近似为热力学平衡，随着高度逐渐增加，则热力

学非平衡效应更明显。董维中
［３］
在博士论文中根

据钝锥标模 ＥＬＥＣＴＲＥ模型风洞试验和飞行试验
数据之间对比，认为保持总焓值不变，利用双尺度

参数可以对模型头部进行气动热／力的外推。然而
ＥＬＥＣＴＲＥ模型的试验介质均为空气，没有进行介
质为 ＣＯ２ 的试验。Ｂｕｒ等

［４］
通 过研究风洞与

“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”（“探路者号”）的计算数据，认为风洞
条件下驻点和前体部分热流计算峰值要高 ２８％。
Ａｒｍｅｎｉｓｅ等［５］

则对风洞条件和飞行条件下的计算

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904017&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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化学反应模型进行了分析和验证。Ｐａｔｅｒｎａ等［６］
通

过试验和计算，认为火星再入飞行器在ＣＯ２气体环
境下的计算，采用催化壁条件获得到的物理参数更

为合适。

鉴于风洞试验在火星再入飞行试验中的重要

性，需要建立风洞条件与飞行条件之间的相关性。

基于众多科研工作者的开拓性研究，本文利用了

“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”风洞试验数据［７８］
和 飞行试验数

据
［９１０］
，通过数值方法，建立了火星再入飞行器气

动力和气动热的风洞参数外推方法。

１　物理模型和计算方法
１．１　物理模型

本次计算采用的是“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”火星再入飞行
器的飞行数据

［１１］
和风洞试验数据

［１２］
，其中风洞数

据来源于“ＭＰ１”模型的风洞试验数据［１２］
，飞行数

据来源于“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”的飞行数据［１０］
。两者前体几

何相似，缩尺比例为１∶５２．１５，如图１［１１］和图２［１２］所
示，其中图２中１ｉｎ＝０．０２５４ｍ。表１［１２］中 ＣＡＳＥ
１和 ＣＡＳＥ２是两种常规高超声速空气风洞试验条
件及其对应的飞行状态。ＣＡＳＥ３是试验介质分别
为空气、ＣＯ２的高焓风洞试验数据及其对应的飞行
数据。在本文计算中，认为火星大气其主要成分是

由体积分数９７％的 ＣＯ２和３％的 Ｏ２组成；空气的
主要成分由体积分数 ７９％的 Ｎ２和 ２１％的 Ｏ２组
成；来流风洞的主要成分由体积分数为 １００％的
ＣＯ２组成。

ＣＡＳＥ１中，风洞试验焓值达到 Ｈ０，２－Ｈ２９８＝
（０．７５６±０．０３７８）ＭＪ／ｋｇ。ＣＡＳＥ２中，风洞试验焓
值为Ｈ０，２－Ｈ２９８＝（０．７６４±０．００７６４）ＭＪ／ｋｇ。ＣＡＳＥ３
中，介质为 ＣＯ２的风洞试验焓值为 Ｈ０，２－Ｈ２９８＝
（１２．２５±０．２６）ＭＪ／ｋｇ，介质为空气时的风洞试验
焓值为 Ｈ０，２ －Ｈ２９８ ＝（１４．１８±０．２８）ＭＪ／ｋｇ。
ＣＡＳＥ１、ＣＡＳＥ２和ＣＡＳＥ３中，风洞模型的双尺度

ρ∞Ｌ与飞行器的双尺度一致。双尺度 ρ∞Ｌ中的
ρ∞为来流密度，Ｌ为飞行器或风洞模型头部的有
效直径。表 １中 ｕ∞为来流速度，Ｔ∞为来流温度，
ｐ∞为来流压力，Ｍａ∞为来流马赫数，Ｒｅ∞为来流雷
诺数。“９７％ＣＯ２＋３％Ｎ２”代表来流介质的主要
组成成分是体积分数９７％的 ＣＯ２和 ３％的 Ｎ２，即
真实飞行条件中的火星大气，“２１％Ｏ２＋７９％Ｎ２”
代表来流介质的主要组成成分是体积分数 ２１％
的 Ｏ２和 ７９％的 Ｎ２，即空气风洞试验中的空气，
“１００％ＣＯ２”代表来流介质的主要组成成分是体
积分数 １００％的 ＣＯ２，即 ＣＯ２风洞试验中 ＣＯ２。
ＣＡＳＥ１和 ＣＡＳＥ２中的风洞试验条件为低焓风洞
试验条件，ＣＡＳＥ３中的风洞试验条件为高焓风洞
试验条件。

图 １　“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”计算模型［１１］

Ｆｉｇ．１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆ“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”［１１］

图 ２　“ＭＰ１”计算模型［１２］

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆ“ＭＰ１”［１２］

表 １　计算条件［１２］

Ｔａｂｌｅ１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［１２］

变量
ＣＡＳＥ１ ＣＡＳＥ２ ＣＡＳＥ３

飞行条件 风洞条件 飞行条件 风洞条件 飞行条件 风洞条件

ｕ∞ ／（ｍ·ｓ
－１） ７００９ １４１６ ７２６３ １４２２ ７１８５ ５１６２ ４７７２

ρ∞ ／（ｋｇ·ｍ
－３） １．６６×１０－４ ８．６８０×１０－３ ８．６４×１０－５ ４．５１×１０－３ １．０９５×１０－４ ５．７１２×１０－３ ５．７８９×１０－３

Ｔ∞ ／Ｋ １６０．３ ５２．４５ １５６．５ ５３．３１ １５８．８ １１１３ １０８８

ｐ∞ ／Ｐａ ５．１０ １３０．６ ２．６０ ６９ ３．３３８ １８２４ １１９１

Ｍａ∞ ３４ ９．８０ ３５．５ ９．６８ ３６．２０ ７．９３ ９．７１

Ｒｅ∞
Ｌ
／ｍ－１ ０．１２×１０６ ３．１８７×１０６ ０．０９５×１０６ １．６２１×１０６ ０．１２６×１０６ ０．６６×１０６ ０．６６×１０６

ρ∞Ｌ／（ｋｇ·ｍ
－２） ４．４１×１０－４ ４．４１×１０－４ ２．２９×１０－４ ２．２９×１０－４ ２．９４×１０－４ ２．９０×１０－４ ２．９４×１０－４

组分（体积分数）９７％ＣＯ２＋３％Ｎ２２１％Ｏ２＋７９％Ｎ２９７％ＣＯ２＋３％Ｎ２２１％Ｏ２＋７９％Ｎ２９７％ＣＯ２＋３％Ｎ２２１％Ｏ２＋７９％Ｎ２ １００％ＣＯ２

８８７
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　第４期 刘方彬，等：火星再入飞行器风洞试验与真实飞行之间相关性的探讨

１．２　计算方法
求解的控制方程为采用化学反应全 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程求解二维轴对称外形，并基于以下假
设：流动为热力学非平衡；忽略辐射和彻体力的影

响；流动质量采用双组元气体模型；温度模型采用

Ｐａｒｋ双温模型［１３］
；壁面采用完全催化壁，壁面单

原子和离子浓度为 ０；常温风洞条件下壁面温度
设置为３００Ｋ，高焓风洞条件和飞行条件下的壁温
设为２０００Ｋ。

对于空气的化学反应模型，采用 Ｐａｒｋ５组分
化学反应模型

［１３］
，如表２所示。对于 ＣＯ２的化学

反应模型，则采用 ８组分 ９化学反应模型［１４］
，如

表３所示。
采用有限体积法对控制方程进行数值求解，

空间格式采用二阶 ＴＶＤ格式，黏性项采用二阶中
心差分，时间格式采用隐式求解。

计算网格采用代数关系方法生成，为了模拟

附面层，壁面网格采用了线性函数来加密。由于

热流是以黏性为主导的物理量，高超声速飞行器

的气动热计算对网格依赖性较高。根据文献［１５］，
在高超声速中，网格雷诺数小于 ８可以获得收敛
的热流结果

［１５］
。所以在本文计算中，所有网格雷

诺数均小于 ８。“ＭＰ１”与“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”网络如
图３、图４所示。

表 ２　５组分化学反应模型［１３］

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｆｉｖｅｓｐｅｃｉｅｓｃｈｅｍｉｃａｌｒｅａｃｔｉｏｎｓ［１３］

编号 化学反应

１ Ｎ２＋ＭＮ＋Ｎ＋Ｍ　Ｍ＝Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｎ，Ｏ

２ Ｏ２＋ＭＯ＋Ｏ＋Ｍ　Ｍ＝Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｎ，Ｏ

３ ＮＯ＋ＭＮ＋Ｏ＋Ｍ　Ｍ＝Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，Ｎ，Ｏ

４ ＮＯ＋ＯＮ＋Ｏ２
５ Ｎ２＋ＯＮＯ＋Ｎ

表 ３　８组分 ９化学反应模型［１４］

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｗｉｔｈｅｉｇｈｔｓｐｅｃｉｅｓａｎｄ

ｎｉｎｅｃｈｅｍｉｃａｌｒｅａｃｔｉｏｎｓ［１４］

编号 化学反应

１
ＣＯ２＋ＭＣＯ＋Ｏ＋Ｍ　Ｍ１＝Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，ＣＯ２，ＣＯ；

Ｍ２＝Ｎ，Ｏ，Ｃ

２
ＣＯ＋ＭＣ＋Ｏ＋Ｍ　Ｍ１＝Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，ＣＯ２，ＣＯ；

Ｍ２＝Ｎ，Ｏ，Ｃ

３
Ｎ２＋ＭＮ＋Ｎ＋Ｍ　Ｍ１＝Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，ＣＯ２，ＣＯ；

Ｍ２＝Ｎ，Ｏ，Ｃ

４
Ｏ２＋ＭＯ＋Ｏ＋Ｍ　Ｍ１＝Ｎ２，Ｏ２，ＮＯ，ＣＯ２，ＣＯ；

Ｍ２＝Ｎ，Ｏ，Ｃ

５
ＮＯ＋ＭＮ＋Ｏ＋Ｍ　Ｍ１＝Ｎ，Ｏ，Ｃ，ＮＯ，ＣＯ２；

Ｍ２＝Ｎ２，Ｏ２，ＣＯ

６ ＮＯ＋ＯＮ＋Ｏ２
７ Ｎ２＋ＯＮＯ＋Ｎ

８ ＣＯ＋ＯＣ＋Ｏ２
９ ＣＯ２＋ＯＣＯ＋Ｏ

图 ３　“ＭＰ１”的网格

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈｏｆ“ＭＰ１”

图 ４　“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”的网格

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｓｈｏｆ“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”

２　计算结果

２．１　对比验证
通过与 ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙ研究中心“Ｐａｔｈｆｉｎｄｅｒ”

飞行状态计算结果
［９１２］
的对比，来验证本文所采

用的热力学模型和计算方法能否用于飞行条件下

的飞行器流场计算；采用表 １中 ＣＡＳＥ３的 ＣＯ２
条件开展计算，将计算结果与风洞试验结果

［１２］
进

行对比，来验证本文所采用的热力学模型和计算

方法能否运用于风洞条件下的模型流场计算。

图５为采用本文方法计算得到的风洞条件下
的模型表面热流与风洞试验数据

［１２］
的对比曲线。

图 ５　气动热对比（风洞条件）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ（ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ）

９８７
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图中“４７７２ｍｓｗａｌｌ＝２０００ＦＣＷＣＯ２”表示来流
速度为４７７２ｍ／ｓ、来流介质为 ＣＯ２，对应表１中的
ＣＡＳＥ３下的风洞条件中的 ＣＯ２风洞条件；壁温
Ｔｗ＝２０００Ｋ、壁面条件为完全催化壁（ＦＣＷ）。ｘ／
Ｓ表示壁面投影到 ｘ轴的坐标，ｘ轴为飞行器或风
洞模型的几何旋转轴，坐标原点为驻点位置，下

同；Ｑｄｏｔ为壁面热流；“Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ”表示文献［１２］
中的风洞条件下的试验数据（下文图中的曲线标

识类似）。根据参考文献［６］，在飞行条件下的飞
行器流场计算中，壁面条件采用完全催化壁。从

图５可以看出，风洞条件下的热流峰值计算 ｑ０，ＣＦＤ
与试验 ｑ０，Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ相差 ０．１％，试验点上最大的误
差为８％，证明所采用的热力学模型和计算方法
在风洞条件下的计算精度可以满足分析要求。

表４为采用本文的计算方法得到的飞行状态
驻点热流与文献［８］中计算结果的对比。从表 ４
可以看出，本文的计算方法在飞行状态时的计算

结果与 ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙ中心计算结果最大误差为
６％，表明本文的计算方法对飞行条件下的计算精
度满足分析要求。

表 ４　对比条件和计算结果（飞行条件）

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓ（ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ）

高度／
ｋｍ

速度／（ｍ·
ｓ－１）

驻点热流

文献［８］结果／
（１０６Ｗ·ｍ－２）

计算结果／
（１０６Ｗ·ｍ－２）

误差／
％

８５．０００ ７５０４ ０．０９９ ０．１０５ ６．００

６４．５９９ ７４７２ ０．３９２ ０．３８３ １．２６

５６．０２６ ７３６４ ０．５６５ ０．５５０ ２．７２

４３．０９７ ６７７４ １．１４０ １．１３２ ０．８７

４１．２０４ ６５９６ １．１８０ １．１６３ ０．８４

２．２　表面压力试验相关性
由于低焓风洞中流场温度较低，所以在“ＭＰ

１”计算中仅考虑冷壁（壁温 Ｔｗ＝３００Ｋ）非催化壁
条件；在高焓风洞条件下，来流温度较高，为了比

较冷壁和热壁（Ｔｗ ＝２０００Ｋ）条件对相关性的影
响，在“ＭＰ１”计算中分别采用冷壁和热壁 ２种计
算条件，以便对比分析火星再入飞行器飞行状态

下冷壁和热壁对相关性的影响。

图６给出了风洞条件和飞行状态下的压力系
数 Ｃｐ分布，其中 Ｃｐ＝（ｐｗ －ｐ∞）／（０．５ρ∞ｕ

２
∞），ｐｗ

为壁面处的压力，图中“１４１６ｍｓｗａｌｌ＝３００ＮＣＷ
ａｉｒ”表示来流速度为 １４１６ｍ／ｓ、来流介质为空气
（７９％Ｎ２＋２１％Ｏ２），对应表 １中 ＣＡＳＥ１下的风
洞条件；壁温 Ｔｗ＝３００Ｋ、壁面条件为完全非催化
壁（ＮＣＷ）。“７００９ｍｓｗａｌｌ＝２０００ＦＣＷＣＯ２”

图 ６　风洞条件和飞行条件压力系数

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｎｄ

ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

表示来流速度为７００９ｍ／ｓ，来流介质为火星大气
（９７％ＣＯ２＋３％Ｎ２），对应表 １中 ＣＡＳＥ１中的飞
行条件（下文图中的曲线标识类似）；壁温 Ｔｗ ＝

０９７
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２０００Ｋ、壁面条件为完全催化壁。图 ７给出了无
量纲压力沿壁面的分布，其中图中的 ｐ０为驻点处
压力。图８（ａ）为风洞模型在低焓风洞试验条件
下流场的马赫数与飞行器在真实飞行条件下流场

的马赫数之间的对比，图中上半部分为飞行条

图 ７　风洞条件和飞行条件无量纲压力

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｎｄ

ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

件下的流场的马赫数，下半部分为低焓风洞条件

下流场的马赫数，由于 ＣＡＳＥ１和 ＣＡＳＥ２中的风
洞试验条件均为低焓风洞试验条件，故仅选取

表１中的 ＣＡＳＥ１作比；图 ８（ｂ）为风洞模型在高
焓风洞试验条件下流场的马赫数与飞行器在真实

飞行条件下流场的马赫数之间的对比，对应表 １
中的 ＣＡＳＥ３。图 ９是风洞模型在风洞试验下流
场的温度和飞行器在真实飞行环境下流场的温度

之间的对比，对应表 １中 ＣＡＳＥ３的 ＣＯ２风洞条
件，其中的温度单位为 Ｋ。图 １０为风洞模型在
ＣＯ２风洞试验条件下流场的压力和飞行器在真实
飞行条件中流场的压力之间的对比，对应表 １中
ＣＡＳＥ３的 ＣＯ２风洞条件，图中压力单位为 Ｐａ。

从图６（ａ）、图６（ｂ）、图 ７（ａ）和图 ７（ｂ）中可
以看出，对于低焓风洞试验的压力系数和无量纲

压力，在驻点附近时与飞行数据相差很小；从驻点

沿壁面向肩部发展，低焓风洞试验结果与飞行数

据之间差距逐渐增大，最大相差１１．５％。壁面

图 ８　风洞条件和飞行条件的马赫数对比

Ｆｉｇ．８　Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗｉｎｄ

ｔｕｎｎｅｌａｎｄｆｌｉｇｈｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

１９７
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图 ９　风洞条件和飞行条件的温度对比

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｎｄｆｌｉｇｈｔ

图 １０　风洞条件和飞行条件的压力对比

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｎｄｆｌｉｇｈｔ

温度对飞行状态下的压力系数和无量纲压力没有

明显的影响。

从图６（ｃ）和图 ７（ｃ）可以发现，对于高焓风
洞试验压力系数和无量纲压力，以及高焓 ＣＯ２风
洞试验压力系数与无量纲压力，除了模型驻点附

近区域以外，其他地方与飞行状态下的压力系数

和无量纲压力有明显的差距；对于高焓空气风洞

试验的压力系数和无量纲压力，从驻点沿壁面向

肩部发展，与飞行条件下的压力系数和无量纲压

力几乎吻合。高焓空气风洞试验无量纲压力和压

力系数，比常温空气风洞试验的无量纲压力和压

力系数更接近于飞行条件下的无量纲压力与压力

系数。

在低焓风洞条件与真实飞行之间出现以上情

况的主要原因是马赫数影响。由于常温下空气的

比热比与火星大气比热比接近，根据马赫数无关

原理，对于高超声速飞行，当马赫数较高时，压力

系数基本上与马赫数无关，仅与流动介质的比热

比相关。根据表 １可以发现，不管 ＣＡＳＥ１和
ＣＡＳＥ２的风洞条件还是飞行条件，来流马赫数都
较高，因此低焓风洞试验模型的驻点处的压力系

数与飞行条件下的驻点压力系数接近。根据

图８（ａ）可以知道，从模型驻点处沿着壁面向肩部
发展，激波层内的马赫数逐渐降低，模型肩部附近

马赫数较小。根据牛顿修正公式
［１６］
，当马赫数逐

渐减小时，压力系数等参数逐渐减小，而且当比热

比越大，压力系数的变化幅度也越大。所以当压

力系数和无量纲压力逐渐从模型驻点沿壁面向肩

部发展而逐渐减小，且空气介质中的减小幅度大

于 ＣＯ２介质中的减小幅度。
分析高焓风洞试验和真实飞行的流场，根据

图 ８（ｂ）可知，两者来流马赫数都比较高，所以引
起压力系数和无量纲压力变化差异的原因主要在

于温度。标准大气压下，ＣＯ２在 ５０００Ｋ时完全分
解，且 ＣＯ２分解的温度域很小。Ｏ２在 ２０００Ｋ左
右开始分解，４０００Ｋ左右时完全分解，Ｎ２ 在
３０００Ｋ左右开始分解，９０００Ｋ几乎完全分解。从
图９和图１０可知，在高焓 ＣＯ２风洞试验中，模型
驻点到肩部区域的激波层内温度不超过４０００Ｋ，
模型头部驻点附近激波层内的压力略大于

１０１３２５Ｐａ。根据高超声速理论，除了振动激励现
象不受压力影响以外，如果压力上升，其他起始温

度将会对应上升
［１６］
。即压力大于 １０１３２５Ｐａ时，

气体的分解起始温度比 １０１３２５Ｐａ下的分解起始
温度要高；当压力小于 １０１３２５Ｐａ时，气体的分解
起始温度温度比１０１３２５Ｐａ下的分解起始温度要
低。所以在 ＣＡＳＥ３中的高焓 ＣＯ２风洞试验中，
ＣＯ２并未发生分解，整个流场均为 ＣＯ２气体。在
ＣＡＳＥ３中的高焓空气风洞试验中，由于其来流条
件与高焓 ＣＯ２风洞试验来流条件接近，激波层内
的压力与高焓 ＣＯ２风洞试验相差不大，略大于
１０１３２５Ｐａ；空气主要成分是 Ｏ２和 Ｎ２，且 Ｏ２和 Ｎ２
均发生了分解反应，Ｏ２甚至可能已经完全分解，
因此从模型驻点沿壁面向肩部发展的流场区域

内，气体的性质主要以单原子气体为主。

分析图９和图 １０可知，在飞行条件下，飞行
器驻点附近到肩部区域激波层内温度明显高于

６０００Ｋ，而激波层内压力小于 １０１３２５Ｐａ，因此飞
行条件下的 ＣＯ２起始分解温度小于 ５０００Ｋ。由
于火星大气主要成分以 ＣＯ２为主，在飞行条件下
的流场中 ＣＯ２会发生分解反应。此时，从模型驻
点沿壁面向肩部发展的流场区域内的气体性质主

要以单原子气体为主。

２９７
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因此，在保证双尺度 ρ∞Ｌ，在零攻角情况下的
驻点处，均有

Ｃｐ，ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ＝Ｃｐ，ｆｌｉｇｈｔ （１）
ｐｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ
ｐ０，ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

＝
ｐｆｌｉｇｈｔ
ｐ０，ｆｌｉｇｈｔ

（２）

式中：下标 ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ表示风洞条件下的物理量；
ｆｌｉｇｈｔ表示飞行条件下对应飞行器的物理量；“０”
表示驻点处的物理量。

２．３　表面热流试验相关性
图１１是高焓风洞试验模型壁面热流分布比

较。图１１（ａ）是两种不同介质情况下在不同壁温
时的热流分布，同时给出了驻点热流的计算结果

和试验结果。可以看出，壁面条件采用高温催化

条件（Ｔｗ＝２０００Ｋ）时，计算结果与试验结果峰值
接近，最大相差０．１２％。说明本文热流计算方法
合理。但是当采用冷壁条件（Ｔｗ＝３００Ｋ）时，计算
结果与试验结果相差较大，其中，高焓 ＣＯ２风洞
试验中，风洞模型的驻点热流与试验值相差

１８．７％；在高焓空气风洞中，风洞模型的驻点热流
与试验值相差７．４％。结合图５，可以发现在高焓
ＣＯ２风洞试验中，冷壁条件下风洞模型的热流值
与试验点的热流之间的最大误差为 ２５％，最大误
差的几何位置在肩部；热壁条件下风洞模型的热

流值与试验点的热流之间的最大误差为 ８％。在
表１中，高焓 ＣＯ２风洞和高焓空气风洞中来流的
温度均比较高，模型壁面为高温壁面。所以采用

热壁条件，得到的计算结果，比采用冷壁条件得到

的计算结果，更接近于试验值。所以，在数值计算

过程中，应尽量模拟壁温条件。

根据图１１（ａ）可知，在高焓空气、高焓 ＣＯ２风
洞试验中，风洞模型与飞行条件下对应飞行器的

双尺度一致时，以空气为介质的风洞试验热流数

据明 显 大 于 以 ＣＯ２ 为 介 质 风 洞 试 验 结 果。
图１１（ｂ）是飞行条件下壁温不同时得到的热流分
布，可以看出，冷壁条件下的热流分布变化趋势比

较陡峭，热壁条件下热流分布相对平缓；在驻点附

近，冷壁条件下的热流明显高于热壁条件。

图１１（ｃ）是飞行条件与风洞条件下的无量纲热流
ｑ／ｑ０对比数据，可以看出，无量纲化之后，以空气
和 ＣＯ２为介质的风洞试验的热流分布与飞行状
态下的热流分布仍然不匹配。

图１２为高焓风洞与飞行条件 Ｓｔａｎｔｏｎ数的分
布。与飞行条件相比，高焓风洞条件下的 Ｓｔａｎｔｏｎ
数分布明显高于飞行条件下飞行器的 Ｓｔａｎｔｏｎ数
分布。高焓ＣＯ２风洞试验在驻点附近区域的
Ｓｔａｎｔｏｎ数，与飞行条件下的 Ｓｔａｎｔｏｎ数吻合；从驻

图 １１　壁面热流分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｈｅａｔｆｌｏｗ

点沿壁面向后，两者之间的差距逐渐增大，其中肩

部区域附近最大相差２７．３％。
根据上述分析可知：在数值过程中，应尽量模

拟壁温条件；高焓空气、高焓 ＣＯ２风洞试验的热

３９７



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 １２　壁面 Ｓｔａｎｔｏｎ数的分布

Ｆｉｇ．１２　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｗａｌｌＳｔａｎｔｏｎｎｕｍｂｅｒ

流和无量纲热流数据，都不宜直接作为将风洞条

件外推至飞行条件的外推参数。在风洞中，不能

直接将高焓空气风洞试验的 Ｓｔａｎｔｏｎ数作为外推
参数外推到飞行条件中；在高焓 ＣＯ２风洞条件
下，可以在风洞模型驻点附近区域内，将风洞试验

的 Ｓｔａｎｔｏｎ数作为风洞试验模型与飞行试验下飞
行器的相关性条件，且有：

Ｓｔ０，ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ≈ Ｓｔ０，ｆｌｉｇｈｔ （３）

３　结　论

通过对类“探路者号”外形的火星再入飞行

器二维模型的计算，分析了风洞条件和飞行状态

的气动力特性和气动热特性，在保证风洞条件下

风洞模型与飞行条件下飞行器的双尺度一致且攻

角均为零的情况下，得到：

１）在低焓空气风洞试验、高焓空气风洞试验
和高焓 ＣＯ２风洞试验条件中，可以利用模型驻点
附近区域内的无量纲压力和压力系数，将风洞条

件与飞行条件相关联起来。

２）在高焓空气和 ＣＯ２风洞试验条件下，不能
直接将试验热流和无量纲热流数据作为风洞模型

与飞行条件下飞行器的关联参数。

３）在高焓空气风洞试验条件下，不能直接利
用试验所得 Ｓｔａｎｔｏｎ数作为外推参数将飞行条件
与风洞条件相关联起来；在高焓 ＣＯ２风洞试验条
件下，可以直接将模型驻点附近区域的 Ｓｔａｎｔｏｎ数
作为关联参数，将风洞条件与飞行条件相关联

起来。

４）在数值过程中，应尽量模拟壁温条件，从
而得到符合更接近于实际物理条件的计算结果。
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［５］ＡＲＭＥＮＩＳＥＩ，ＲＥＹＮＩＥＲＰ，ＫＵＳＴＯＶＡＥ．Ａｄｖａｎｃｅｄｍｏｄｅｌｓ

ｆｏｒｖｉｂｒａｔｉｏｎａｌａｎｄｃｈｅｍｉｃａｌｋｉｎｅｔｉｃｓａｐｐｌｉｅｄｔｏＭａｒｓｅｎｔｒｙａｅｒｏ

ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓａｎｄＨｅａｔＴｒａｎｓ

ｆｅｒ，２０１５，３０（４）：７０５７２０．

［６］ＰＡＴＥＲＮＡＤ，ＭＯＮＴＩＲ，ＳＡＶＩＮＯＲ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆＭａｒｔｉａｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｅｎｔｒｙ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ３９ｔｈＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ，Ａｅｒ

ｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇｓ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００２：２２７２３６．

［７］ＨＯＬＬＩＳＢ，ＰＥＲＫＩＮＳＪ．Ｈｙｐｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｅｒｏｈｅａｔｉｎｇｍｅａｓｕｒｅ

ｍｅｎｔｓｉｎｗａｋｅｏｆＭａｒｓｍｉｓｓｉｏｎｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ：ＡＩＡＡ９５２３１４

［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９５．

［８］ ＨＯＬＬＩＳＢＲ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｄｙ

ｎａｍｉｃｓｏｆａＭａｒｓｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ：ＮＡＧ１１６６３［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，

Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ，１９９６．

［９］ＧＮＯＦＦＯＰＡ，ＷＥＩＬＭＵＥＮＳＴＥＲＫＪ，ＢＲＡＵＮＲＤ，ｅｔａｌ．Ｉｎ

ｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｏｎｉｃｌｉｎｅｌｏｃａｔｉｏｎｏｎＭａｒｓＰａｔｈｆｉｎｄｅｒｐｒｏｂｅａｅｒｏ

ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，１９９６，

３３（２）：１６９１７７．

［１０］ＷＩＬＬＣＯＣＳＯＮＷ Ｈ．ＭａｒｓＰａｔｈｆｉｎｄｅｒｈｅａｔｓｈｉｅｌｄｄｅｓｉｇｎａｎｄ

ｆｌｉｇｈｔｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，１９９９，

３６（３）：３７４３７９．

［１１］ＬＡＫＳＨＭＩＫＳ，ＡＮＯＯＰＰ，ＳＵＮＤＡＲＢ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｈｅａｔｉｎｇ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｅｎｔｅｒｉｎｇＭａｒｓａｔｍｏｓｐｈｅｒｅ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２３ｒｄＮａｔｉｏｎａｌａｎｄ１ｓｔＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＩＳＨＭＴ

ＡＳＴＦＥ Ｈｅａｔ ａｎｄ Ｍａｓｓ Ｔｒａｎｓｆｅｒ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ （ＩＨＭＴＣ

２０１５），２０１５．

［１２］ＭＩＬＯＳＦ，ＣＨＥＮＹＫ，ＣＯＮＧＤＯＮＷ，ｅｔａｌ．ＭａｒｓＰａｔｈｆｉｎｄｅｒ

ｅｎｔｒｙｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄａｔａ，ａｅｒｏｔｈｅｒｍａｌｈｅａｔｉｎｇ，ａｎｄｈｅａｔｓｈｉｅｌｄｍａ

ｔｅｒｉａｌｒｅｓｐｏｎｓｅ：ＡＩＡＡ９８２６８１［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９８．

［１３］ＰＡＲＫＣ．Ｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆｃｈｅｍｉｃａｌｌｙｒｅａｃｔｉｎｇ

ｆｌｏｗｓ：ＡＩＡＡ１９８５２４７［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９８５．

［１４］ＰＡＲＫＣ，ＨＯＷＥＪＴ，ＪＡＦＦＥＲＬ，ｅｔａｌ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｃｈｅｍｉｃａｌｋｉ

ｎｅｔｉｃｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｆｕｔｕｒｅＮＡＳＡｍｉｓｓｉｏｎｓ．ⅡＭａｒｓｅｎｔｒｉｅｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓａｎｄＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒ，１９９４，８（１）：９２３．

［１５］张翔，阎超，杨威，等．高超声速飞行器气动热网格依赖性研

究［Ｊ］．战术导弹技术，２０１６（３）：２１２７．

ＺＨＡＮＧＸ，ＹＡＮＣ，ＹＡＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｇｒｉｄ
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　第４期 刘方彬，等：火星再入飞行器风洞试验与真实飞行之间相关性的探讨

ｄｅｐｅｎｄｅｎｔｉｎｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ

［Ｊ］．ＴａｃｔｉｃａｌＭｉｓｓｉｌｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６（３）：２１２７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］ＡＮＤＥＲＳＯＮＪＲＪＤ．Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃａｎｄｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇａｓｄｙ

ｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００６：３８６３８７．

　作者简介：

　刘方彬　男，硕士。主要研究方向：高超速飞行器化学反应。

袁军娅　女，硕士生导师，高级工程师。主要研究方向：高超声

速飞行器气动热环境与热防护。

Ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎｏｎｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔａｎｄ
ｆｌｉｇｈｔｏｆＭａｒｓｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅ
ＬＩＵＦａｎｇｂｉｎ１，２，ＹＵＡＮＪｕｎｙａ１，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈｅｎｚｈｅｎＥｓｉｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＳｔｏｃｋＩｎｃ．，Ｌｔｄ．，Ｓｈｅｎｚｈｅｎ５１８０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｕｅｔｏｔｈｅｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｓｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｒｅａｌｆｌｉｇｈｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｆＭａｒｓｒｅｅｎ
ｔｒｙａｉｒｃｒａｆｔｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｆｕｌｌｙｂｅｓｉｍｕｌａｔｅｄ，ｓｏｉｔｉｓｎｅｃｅｓｓａｒｙｔｏｅｓｔａｂｌｉｓｈｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆＭａｒｓｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉ
ｃｌｅｂｅｔｗｅｅｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｒｅａｌｆｌｉｇｈｔ．Ｉｎｔｈｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｕｂｌｉｓｈｅｄｄａｔａｏｆｔｈｅｌｉｔ
ｅｒａｔｕｒｅｓ，ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｅｘｔｒａｐｏｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔａｎｄｔｈｅ
ｒｅａｌｆｌｉｇｈｔｏｆＭａｒｓｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈｔｈｅｓｈａｐｅｏｆｔｈｅＰａｔｈｆｉｎｄｅｒ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ
ｏｆｈｉｇｈｅｎｔｈａｌｐｙａｉｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｎｄｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌａｉｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ，ｔｈｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｎｅａｒｔｈｅｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｆｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｅｌｍｏｄｅｌｃａｎｂｅｕｓｅｄａｓａｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｔｗｅｅｎ
ｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｈａｔａｎｄｔｈｅｆｌｙｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｈｅａｔｆｌｏｗ，ｔｈｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｈｅａｔｆｌｏｗａｎｄＳｔａｎ
ｔｏｎｎｕｍｂｅｒｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｃａｎｎｏｔｂｅｄｉｒｅｃｔｌｙｕｓｅｄａｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｈｉｇｈ
ｅｎｔｈａｌｐｙａｉｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔａｎｄｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌａｉｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ．ＵｎｄｅｒｔｈｅｈｉｇｈｅｎｔｈａｌｐｙＣＯ２ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ
ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄＳｔａｎｔｏｎｎｕｍｂｅｒｎｅａｒｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｍｏｄ
ｅｌ’ｓｓｔａｇｎａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｃａｎｂｅｕｓｅｄａｓｅｘｔｒａｐｏｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｂｕｔｎｏｔｔｈｅｈｅａｔｆｌｏｗａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｈｅａｔ
ｆｌｏｗｏｆｔｈｅｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔａｒｅｄｉｒｅｃｔｌｙｕｓｅｄａｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ
ｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｆｌｉｇｈｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｍａｒｓ；ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ；ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ；ｒｅｅｎｔｒｙ；ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅ；ａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２５１１：１９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２０．１２００．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｕａｎｊｙ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４
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　基金项目：国家重点研发计划 （２０１７ＹＦＢ０８０２９０５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｋｉｖｉ＿ｆｒｕｉｔ＠１２６．ｃｏｍ
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基于程序建模的网络程序漏洞检测技术

邓兆琨，陆余良，黄钊，黄晖，朱凯龙

（国防科技大学 电子对抗学院，合肥 ２３００３７）

　　摘　　　要：研究和分析了网络程序漏洞检测方法，针对 Ｃ／Ｓ结构下网络程序存在的二
进制漏洞提出了一种基于程序建模的漏洞检测方法。该方法针对网络程序架构进行分析，通

过抽取不同类型网络程序中的关键性系统函数，进行程序建模和检测系统执行模块开发。采

用选择符号执行技术进行检测，通过函数挂钩的方式定制挂钩函数语义和函数执行触发的操

作，引入符号化数据和引导符号执行过程。研究过程中基于该技术实现了一套网络程序漏洞

检测系统，系统能够识别目标网络程序采用的 Ｉ／Ｏ模型，根据目标网络程序的不同类型调取相
应的系统执行模块，利用选择符号执行技术进行自动化漏洞检测过程。实验结果表明，相比于

已有的检测工具，该系统在网络程序的漏洞检测方面针对性更强，程序代码的覆盖率更高，同

时具有很好的可扩展性。

关　键　词：网络程序；漏洞检测；Ｃ／Ｓ结构；架构模型；符号执行
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０７９６０８

　　随着互联网技术的不断发展，网络安全问题
得到越来越多人们的关心，网络程序作为用户使

用互联网的重要媒介，其自身存在的漏洞问题也

为网络用户安全造成了巨大的隐患。攻击者利用

网络程序存在的漏洞，对用户节点和服务器节点

展开的攻击层出不穷。现阶段针对网络程序安全

展开的工作主要分为两类：一类是通过白盒、灰

盒、黑盒等测试手段对网络程序的源代码或二进

制代码进行检测，从而发现高危代码区域和漏洞

点；另一类是通过监控程序上线运行的过程，发现

程序产生运行异常的节点以及导致程序异常的输

入数据。相比于前者，后者针对漏洞的检测成功

率更高，但在发现漏洞的时间上相对被动，对漏洞

的发现往往滞后于攻击破坏的产生
［１］
。

本文研究和分析了现阶段的３种主要网络程
序结构及其典型漏洞，同时，对 Ｃ／Ｓ结构下网络

程序的漏洞检测技术进行了研究。在这一基础上

提出了一种基于程序建模的网络程序漏洞检测技

术，并利用该技术实现了一套网络程序漏洞检测

系统。该技术对不同 Ｉ／Ｏ模型下的网络程序进行
关键函数提取并进一步构建程序模型，通过 ＡＰＩ
函数挂钩的方式引入符号变元，对程序模型进行

符号执行，通过程序模型识别和关键函数插桩的

方式对程序二进制代码进行分析。当程序执行异

常时得到触发异常位置的符号约束集，通过约束

求解得到触发异常的具体输入和异常点，实现对

目标网络程序漏洞的检测。

１　网络程序漏洞检测技术

１．１　网络程序结构及其典型漏洞分析
网络程序主要存在３种结构类型：Ｃ／Ｓ结构、

Ｂ／Ｓ结构和 Ｐ２Ｐ结构。这３种结构分别有着自身

qwqw
新建图章
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　第 ４期 邓兆琨，等：基于程序建模的网络程序漏洞检测技术

的优缺点，根据网络环境和用户使用需求的不同，

程序开发者采用的结构也不同，且三者之间相互

联系，并没有严格意义上的区分
［２］
。

Ｃ／Ｓ结构下的网络程序由客户端和服务器端
共同组成，通过将网络任务合理地分配到网络程

序的双端，达到降低系统开销、充分利用双端软硬

件条件的目的
［３４］
。Ｃ／Ｓ结构下网络程序的双端

建立连接后会一直保持连接状态，任何一方都可

以实时地向对方发送信息或文件。如微信、ＱＱ
等即时通信软件，通过安装在电脑上的客户端向

腾讯的服务器发送数据，而腾讯的服务器也可以

实时向本地的客户端回复信息和文件请求。该架

构下的大量工作在客户端进行，服务器端作为中

介节点执行保存、转发功能，双端信息交互有着实

时转发、一对一通信、点对点单线传输的特性，现

阶段如 ＱＱ、微信、迅雷、快播、暴风影音等众多商
业软件都采用该结构。Ｃ／Ｓ结构下的网络程序，
除了协议解析和对数据提取模块外，客户端和服

务器端在本地运行过程中的原理和普通二进制程

序基本相同，因此，其本身存在的漏洞也以典型的

二进制程序漏洞为主，如堆栈等缓冲区溢出漏洞、

格式化字符串漏洞等。

Ｂ／Ｓ结构是在 Ｃ／Ｓ结构的基础上变化、改进
而来，主要是为满足互联网用户通过浏览器浏览、

查询信息的需求。Ｂ／Ｓ结构下网络程序的客户端
一般以浏览器的形式存在，客户端仅实现部分逻

辑运算和信息处理，而将大部分的运算和需求处

理交付给服务器端实现。该架构用于支持多人访

问的门户网站或论坛，如搜狐、新浪、微博等，该类

情况下无需信息的实时性，但需要其长期有

效
［５］
。Ｂ／Ｓ结构下网络程序的服务器端为网站服

务器，但客户端浏览器的结构和功能得到简化，由

于 ＨＴＭＬ等网络编程语言的特性，导致网站本身
（服务器端）和浏览器（客户端）存在的漏洞以典

型的 ｗｅｂ漏洞为主，如 ＳＱＬ注入，ＸＳＳ跨站脚本
漏洞，ＣＳＲＦ跨站请求伪造，文件上传等。

Ｐ２Ｐ结构是一种最新提出的网络程序结构形
式，目的是适应点对点网络中程序开发的需求，该

结构最大的优点是分布性和共享性
［６］
。但由于

取消了服务器端的存在，网络用户以服务器端和

客户端的双重身份出现在网络中，导致了网络可

信性的下降和网络资源的丢失。同时，由于客户

端高度分散难以管理的缺点，导致现今互联网上

并不存在纯 Ｐ２Ｐ结构的网络程序，在应用过程中
Ｐ２Ｐ结构网络常和前两种结构混合使用，除了搭
载在各个客户节点的客户端外，一般仍会布置一

台或多台中心服务器，用来保存核心资源起到维

持网络的作用。根据混合结构的不同，该结构下

网络程序中存在的漏洞也同样以 Ｃ／Ｓ结构和 Ｂ／Ｓ
结构本身的漏洞为主。

１．２　网络程序漏洞检测方法
现阶段，研究人员针对不同结构下的网络程

序漏洞已进行了相关研究，并基于各项研究形成

了一些相关工具。文献［７］就针对 Ｂ／Ｓ结构下的
浏览器端漏洞挖掘进行了研究，其通过特征提取

的方式制定漏洞模板，并利用此类模板进行漏洞

检测，其对于 ＸＳＳ和 ＳＱＬ注入等 ｗｅｂ漏洞有较好
的检测效果，特别是在可视化方面实现较好。文

献［８］同样针对 ＸＳＳ和 ＳＱＬ注入等 ｗｅｂ漏洞进行
挖掘，不同的是其采用了 Ｆｕｚｚｉｎｇ技术，通过构造
大量随机输入的方式执行目标程序寻找漏洞点，

该挖掘方法的效果较为直接，针对挖掘到的漏洞

也能很好地提供相关信息和触发 ＰＯＣ。文献［９］
在 Ｆｕｚｚｉｎｇ技术的基础上提出了一种结合了动态
污点分析的漏洞检测技术，针对 Ｃ／Ｓ架构下的网
络程序二进制漏洞进行检测，实验证明该方法针

对协议漏洞有较好的效果。文献［１０］提出了一
种基于 ＱＥＭＵ虚拟机的二进制程序离线动态污
点分析方法，该技术通过硬件虚拟化的方式提高

了污点分析过程中的执行效率。文献［１１］使用
符号执行技术对 Ｂ／Ｓ结构下浏览器端存在的
ＵｓｅＡｆｔｅｒＦｒｅｅ漏洞进行检测并实现了一套检测
工具，该工具针对 ＵｓｅＡｆｔｅｒＦｒｅｅ漏洞进行了模型
分析和开发，因此针对性更强。

１．３　符号执行技术
作为一种重要的漏洞检测手段，符号执行技

术将具体的输入值替换为符号变元，通过监控数

据流的方式记录程序的执行轨迹，并实时收集与

符号变元相关的路径约束条件，当一条路径执行

完毕后，系统会恢复到上一分支节点探索新的执

行路径。通过对程序进行全路径分析的方式寻找

触发程序崩溃的位置，求解从程序起始点到达该

点的路径约束集，就能够同时得到漏洞点和触发

该漏洞的 ＰＯＣ输入［１２１４］
。

早期的符号执行技术主要采取了静态分析的

方式，这主要是受限于计算机系统软硬件的性能，

该方式在不运行程序的前提下通过程序代码分析

的方式获得执行约束，能够极大地降低系统消耗，

但由于缺少程序执行过程的动态信息导致分析过

程的代码覆盖不够准确
［１５１６］

。之后研究人员针

对该问题提出了动态符号执行思想，通过真实运

行目标程序的方式检测漏洞存在点，该方式提高

７９７
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了漏洞发现的准确率，但随着程序规模的扩大出

现了路径爆炸的问题，特别是随着路径复杂度的

提升路径约束的复杂度也随之提升，受限于约束

求解器的性能，导致符号执行技术一直没有得到

更好的应用和发展。随着 ２００９年选择符号执行
的提出，该问题得到了一定程度上的解决。该技

术的思想核心首先是对执行位置和区域的“选

择”，如图１所示，通过选择符号执行技术将符号
执行区域限制在网络程序的核心函数调取部分，

而针对非程序核心或者一般性程序代码区域进行

具体执行过程，这样，有效地降低了系统运行开

支，同时降低了符号约束求解过程的复杂度。

Ｓ２Ｅ系统由瑞士洛桑理工大学的 Ｃｈｉｐｏｕｎｏｖ
等

［１３］
开发，该系统基于选择符号执行技术构建系

统框架，提供了基本的功能性插件模块。例如，开

发者能够通过 ＳｅｌｅｃｔｉｏｎＰｌｕｇｉｎｓ类插件制定注入
符号值的位置和选择执行的路径，当 ＯＳＥｖｅｎｔ
Ｍｏｎｉｔｏｒ类插件中的 ＭｏｄｕｌｅＥｘｅｃｕｔｉｏｎＤｅｔｅｃｔｏｒ截
取到系统对目标函数的调用时，会发送信号给执

行插件，此时系统会跳转执行定义好的行为或者

启动符号执行过程。

本文原型系统采用了选择符号执行技术，系

统基于 Ｓ２Ｅ符号执行平台进行开发，其中 ＱＥＭＵ
虚拟机为待测试程序提供了模拟运行环境，并为

运行提供全系统的执行监控；ＬＬＶＭ提供二进制
翻译，将二进制代码翻译为可供符号执行引擎使

用的中间级代码；ＫＬＥＥ进行符号执行。同时，针
对不同种类的网络程序进行架构抽取并建立函数

模型。与以往的技术相比创新点主要体现在３个
方面：一是针对目标程序进行全系统模拟，能够更

好地发现目标程序存在的真实漏洞，而选择符号

执行技术能够将符号执行的区域集中在敏感区

域，有效地降低了符号执行的路径爆炸问题；二是

建立了不同类型网络程序模型，通过目标识别的

方式调取不同模块，检测的针对性更强；三是抽取

程序运行过程中的关键函数进行函数挂钩和挂

图 １　选择符号执行技术

Ｆｉｇ．１　Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｓｅｌｅｃｔｉｖｅｓｙｍｂｏｌｉｃｅｘｅｃｕｔｉｏｎ

钩执行语义定制，通过监控符号执行的过程记录

符号约束表达式，针对出现的程序崩溃进行约束

求解，能够直接定位到程序漏洞点和触发漏洞的

具体输入。

２　基于函数挂钩的符号化数据引入

Ｓ２Ｅ平台对自身框架代码进行了开源，并提
供了 ５种功能性插件供给开发者进行调用，该
５类插件分别为：系统事件监控插件、执行跟踪插
件、选择性插件、分析类插件和其他类插件，插件

间能够相互调用。通过开发功能性插件的方式对

该平台进行针对性开发，通过 ｌｕａ脚本操作原型
系统的执行状态和执行情况。

２．１　基于 ＡＰＩ函数挂钩的执行语义定制
原型系统在执行区域选择、执行语义定制和

符号化数据引入的环节上，采用了系统 ＡＰＩ函数
挂钩的技术。通过在函数调用的起始点和返回点

挂钩，首先可以得到系统函数服务提供过程的具

体执行语义信息，其次通过截取函数调用的信号，

可以控制符号变元引入的位置，间接控制了具体

执行和符号执行的实际切换位置。

如图２所示，基于选择符号执行技术思想，原
型系统在 ＱＥＭＵ虚拟机环境下正常启动目标程
序开始具体执行。当程序执行到目标区域的起始

位置时，ＷｉｎｄｏｗｓＭｏｎｉｔｏｒ会捕获到操作系统对挂
钩的系统 ＡＰＩ函数调用，同时将信号发送给模型
模块中的执行插件，执行插件中记录了与目标位

置相对应的执行语义。当目标区域执行完毕，程

序执行到结束位置时，系统会截取到结束位置

ＡＰＩ函数的调用信号，当该函数执行结束时会触
发返回点的函数执行语义跳出符号执行过程。

图 ２　选择符号执行系统运行过程

Ｆｉｇ．２　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｅｌｅｃｔｉｖｅ

ｓｙｍｂｏｌｉｃｅｘｅｃｕｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

２．２　协议指导下字节流形式的符号变元引入
符号变元的引入通过“系统插件 ＋ｌｕａ脚本”

的方式实现，根据不同的通信协议设置了符号变

元的引入规则，其中定制的原型系统插件提供变

元引入的具体操作，ｌｕａ脚本制定了符号变元引入
的具体规则。网络中数据以字节流的形式传播，

８９７
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与一般程序接收的输入不同，网络程序除了接收

消息之外，还会接收传输的文件等，但无论是消息

信息或文件数据，这些内容都是以网络字节流的

形式传输，因此本系统选择通过字节流的方式引

入符号变元。图３所示是 ｌｕａ脚本中基于 ＴＣＰ协
议的符号变元引入策略。

图 ３　符号变元引入策略

Ｆｉｇ．３　Ｓｙｍｂｏｌｉｃｖａｒｉａｂｌｅｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｐｏｌｉｃｉｅｓ

２．３　约束求解
原型系统基于 ＳＴＰ约束求解器进行约束求

解。首先，在执行的过程中会对每个执行分支节

点的约束条件进行收集，２条相反路径的约束会
通过取反的方式分别记录在２条不同路径的约束
条件集中，新约束条件通过取并集的方式添加。

ＳＴＰ约束求解器提供了符号变元的构造器和在此
基础上的一阶逻辑中各种表达式的构造器、符号

公式的可满足性判定器以及反例求解器。该求解

器基于整数和位向量理论进行开发和编写，能够

满足大多数网络程序执行路径的约束求解要求。

３　网络程序模型分析与构建

网络程序模型的组成包括开发者定义的个人

函数以及调用的内核ＡＰＩ函数。在Ｗｉｎｄｏｗｓ平台
下，网络程序运行的过程中主要调取的是 ｗｉｎｓｏｃｋ
函数库，特别是在 ＸＰ系统之后，微软已将 ｗｉｎ
ｓｏｃｋ２作为内核函数库写入了操作系统本身。从
最原 始 的 阻 塞 模 型，到 之 后 的 ｓｅｌｅｃｔ模 型、
ＷＳＡＡｓｙｃＳｅｌｅｃｔ模型、Ｏｖｅｒｌａｐｐｅｄ模型、ＩＯＣＰ模
型，不同程序模型调用 ｗｉｎｓｏｃｋ库中函数种类以
及顺序的不同决定了不同模型下网络程序的运转

方式。本文原型系统针对不同网络程序模型开发

了针对性执行子模块，基于模型识别的方式对不

同模型下的网络程序进行漏洞检测。

３．１　阻塞模型
阻塞模型即最早的一类网络程序模型，该类

模型基于 ＷｉｎｓｏｃｋＡＰＩ函数实现服务器和客户端
之间的通信。该模型运行过程中采用单线程的方

式。在本次连接通信未完成、连接未断开前，新的

客户端只能不断地发出连接请求，等待新的连接。

当正在进行的服务过程结束、本次连接断开后，服

务器端才接受新的连接请求并提供服务。

图４为阻塞模型下的通信模型及通信过程，
通过关键函数抽取的方式本文建立了网络程序的

阻塞模型。

针对模型中的关键函数进行挂钩，并针对挂

钩后函数，定制特殊的执行语义，当系统执行到模

型的节点函数时将触发定制的操作，启动符号执

行过程。如图 ５所示，针对程序运行过程中数据
接收、处理的关键函数的调用点和返回点进行挂

钩，从而实现针对该模型下网络程序的漏洞检测，

提高检测过程和实际程序代码的贴合率。

图 ４　阻塞通信模型

Ｆｉｇ．４　Ｂｌｏｃｋｉｎｇｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

图 ５　阻塞通信模型执行模块部分代码

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒｔｏｆｅｘｅｃｕｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅｃｏｄｅｏｆ

ｂｌｏｃｋｉｎｇｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

３．２　ｓｅｌｅｃｔ模型
ｓｅｌｅｃｔ类网络程序是网络程序发展过程中实

现的第１种非阻塞网络程序，该类程序基于单进
程实现，但其在阻塞类程序的基础上实现了多套

９９７
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接字管理。通过程序分析发现，在该类程序中

ｓｅｌｅｃｔ函数负责了套接字的申请、分配和调度，因此
在模型建立过程中重点对 ｓｅｌｅｃｔ及其附属函数进
行执行监控和漏洞检测。定制 ｓｅｌｅｃｔ＿ｃａｌｌ＿ｈｏｏｋ（）
的挂钩语义对 ｒｅａｄｆｄｓ（检查可读性）、ｗｒｉｔｅｆｄｓ（检
查可写性）、ｅｘｃｅｐｔｆｄｓ（检查错误）等敏感变量进行
符号化，通过收集该符号变元在执行过程中的路

径约束，监控该变量的传播过程。针对执行过程

中涉及权限检查的部分进行重点监控，因为该部

分往往是程序代码的高危区域之一。针对 ｓｅｌｅｃｔ
函数执行点进行挂钩如下：

ｉｎｔｓｅｌｅｃｔ
（

　　ｉｎｔｎｆｄｓ，
　　ｆｄ＿ｓｅｔ ｒｅａｄｆｄｓ，
　　ｆｄ＿ｓｅｔ ｗｒｉｔｅｆｄｓ，
　　ｆｄ＿ｓｅｔ ｅｘｃｅｐｔｆｄｓ，
　　ｃｏｎｓｔｓｔｒｕｃｔｔｉｍｅｖａｌ ｔｉｍｅｏｕｔ
）；

如图６所示，当有网络事件发生时，ｓｏｃｋｅｔ函
数会建立对应的套接字处理接口，ｓｅｌｅｃｔ函数会修
改对应套接字接口的相关属性，将套接字句柄添

加到对应的属性集合之中，从而赋予新的套接字

接口新的权限。据此分析，程序代码在该位置存

在多次调用和反复的修改，在执行点挂钩的基础

上，通过定制 ｓｅｌｅｃｔ＿ｒｅｔ＿ｈｏｏｋ（）的挂钩语义，检查
ｓｅｌｅｃｔ函数的返回值和该值的传递路径，判断是否
存在脆弱节点。

图 ６　ｓｅｌｅｃｔ模型执行过程

Ｆｉｇ．６　ｓｅｌｅｃｔｍｏｄｅｌｅｘｅｃｕｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

３．３　ＩＯＣＰ模型
ＩＯＣＰ类程序基于多线程并行处理器完成网

络程序客户端的服务请求，该类网络程序运行后

会预先创造提供服务的线程池，与在接受请求时

创建线程相比效率更高，Ａｐａｃｈｅ等高性能商业服
务器程序均采用该架构进行开发。通过模型分析

发现，在运行过程中，该类网络程序采取两类线程

并行的方式：主线程负责监听和创造任务线程，并

完成接口关联等操作；任务线程负责处理用户请

求，为用户提供服务。任务线程处理请求过程中

为接收用户数据申请的缓冲区，该类内存空间操

作往往是程序代码存在漏洞的高危区域，需要重

点进行程序运行监控和代码分析，具体如下：

……

　　＃ｄｅｆｉｎｅＢＵＦＦＥＲ＿ＳＩＺＥ１０２４
　　ｔｙｐｅｄｅｆｓｔｒｕｃｔ＿ＰＥＲ＿ＨＡＮＤＬＥ＿ＤＡＴＡ

｛

　　ＳＯＣＫＥＴｓ；
　　ｓｏｃｋａｄｄｒ＿ｉｎａｄｄｒ；
｝ＰＥＲ＿ＨＡＮＤＬＥ＿ＤＡＴＡ，ＰＰＥＲ＿ＨＡＮＤＬＥ＿

ＤＡＴＡ；
ｔｙｐｅｄｅｆｓｔｒｕｃｔ＿ＰＥＲ＿ＩＯ＿ＤＡＴＡ
｛

　　ＯＶＥＲＬＡＰＰＥＤｏｌ；
　　ｃｈａｒｂｕｆ［ＢＵＦＦＥＲ＿ＳＩＺＥ］；
　　ｉｎｔｎＯｐｅｒａｔｉｏｎＴｙｐｅ；

　　｝ＰＥＲ＿ＩＯ＿ＤＡＴＡ，ＰＰＥＲ＿ＩＯ＿ＤＡＴＡ；
　　……

针对该类网络程序进行建模，抽取了从服务

连接建立到终止过程中的关键函数，同时作为该

模型核心，对 ＧｅｔＱｕｅｕｅｄＣｏｍｐｌｅｔｉｏｎＳｔａｔｕｓ（）函数的
执行点进行挂钩，并定制特殊的函数执行语义。

事件发生后 Ｉ／Ｏ系统会向完成端口对象发送完整
消息通知，ＧｅｔＱｕｅｕｅｄＣｏｍｐｌｅｔｉｏｎＳｔａｔｕｓ（）函数会按
照顺序优先级的方式读取队列封包，通信过程每

一个连接的相关输入和参数见下文代码，此时针

对如 ｌｐＮｕｍｂｅｒＯｆＢｙｔｅｓ等危险区域或变量进行执
行监视，则有可能得到触发程序崩溃的漏洞点。

ＢＯＯＬＧｅｔＱｕｅｕｅｄＣｏｍｐｌｅｔｉｏｎＳｔａｔｕｓ
（

ＨＡＮＤＬＥＣｏｍｐｌｅｔｉｏｎＰｏｒｔ，
ＬＰＤＷＯＲＤｌｐＮｕｍｂｅｒＯｆＢｙｔｅｓ，
ＰＵＬＯＮＧ＿ＰＴＲｌｐＣｏｍｐｌｅｔｉｏｎＫｅｙ，
ＬＰＯＶＥＲＬＡＰＰＥＤ ｌｐＯｖｅｒｌａｐｐｅｄ，
ＤＷＯＲＤｄｗＭｉｌｌｉｓｅｃｏｎｄｓ
）；

４　多模型网络程序漏洞检测系统

本文提出了一种基于程序建模的网络程序漏

洞检测技术，并利用该技术实现了一套多模型网

络程序漏洞检测系统。系统共分为 ４个模块：目
标模型识别模块、网络程序模型模块、网络程序漏

洞检测模块、漏洞记录模块。图 ７所示为该原型
系统的架构。

检测过程主要分为以下５步：

００８
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图 ７　系统原型架构

Ｆｉｇ．７　Ｓｙｓｔｅｍｐｒｏｔｏｔｙｐｅａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

１）目标程序传入检测系统后，目标模型识别
模块会对目标程序所属的网络程序类型进行判

断，并从网络程序模型模块中调用相应模型的子

模块。同时，将目标程序传入检测运行环境中

（ＱＥＭＵ虚拟机）。
２）网络程序模型模块会将对应模型子模块

的调用信号发送给网络程序漏洞检测模块，同时

启动漏洞检测过程。

３）针对目标程序进行检测，并记录不同路径
的约束条件，如果碰到程序崩溃则记录到达对应

崩溃点的约束条件集。

４）将能够到达崩溃点的约束集交给约束求
解器进行求解，将结果发送给漏洞记录模块。

５）漏洞记录模块记录崩溃点的相关信息和
导致崩溃的具体输入。

该系统基于 Ｓ２Ｅ框架进行开发，采用了模块
化的组成方式，最初版本的系统仅包含阻塞类模

型，通过后期开发已经拓展到了 ４种主流模型。
原型系统采用“系统功能模块子模块”的三级结
构设置。系统会判定程序所属的模型，并根据模

型种类调用相应模型的漏洞检测子模块进行漏洞

检测过程，调用记录模块对相应的脆弱点进行分

类和记录，全系统能够针对目标网络程序实现自

动化的漏洞检测过程。

５　实验分析

本文以 ＱＥＭＵ虚拟机下 ＷｉｎｄｏｗｓＸＰＳＰ３操
作系统为测试环境进行实验，实验环境配置如

表１所示。
实验过程分为两部分进行，首先针对每种类

型的网络程序编写了较为简单的测试用例，并针

对各类测试用例进行试验。实验结果证明原型系

统可以稳定运行，并针对不同类型的网络程序进

行漏洞检测。

其次，从 ＣＶＥ漏洞库中选择了 ２个已知漏洞
作为实验对象，这 ２个漏洞均存在于商业化网络
程序 Ｔｆｔｐｄ３２中，该程序软件基于 ＴＣＰ通信协议
开发，能够实现数据文件的发送和接收，结果如

表２所示。
如图８所示，通过 ＱＥＭＵ监视器可以看到，系

统能够识别操作系统版本，并定位到 Ｔｆｔｐｄ３２运行
过程中需要调用的系统函数，实现对程序调用函数

的挂钩和监控。此时，启动客户端程序和服务器端

建立连接，并向服务器发送数据。可以发现服务器

端接收到网络数据后会触发挂钩函数的语义内容，

系统针对本次输入启动选择性符号执行过程。

如图９所示，服务器端针对符号执行过程的
路径约束进行收集，对分支节点的自身状态进行

保存。同时，向客户端发送指令，要求其保存对应

执行节点下的状态信息。

通过客户端的 ＱＥＭＵ监视器可以看到以服
务器端为中心的漏洞检测过程。通过图 １０可看
出，系统执行到了服务器端程序某一路径的终点

表 １　实验环境配置

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

节点 操作系统 主机型号 内存

Ｓｅｒｖｅｒ ＷｉｎｄｏｗｓＸＰＳＰ３ Ｉｎｔｅｌ Ｃｏｒｅｉ７５８２０Ｋ
３．３ＧＨｚＣＰＵ

４ＧＢ

Ｃｌｉｅｎｔ ＷｉｎｄｏｗｓＸＰＳＰ３ Ｉｎｔｅｌ Ｃｏｒｅｉ７５８２０Ｋ
３．３ＧＨｚＣＰＵ

４ＧＢ

表 ２　实验结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔ

软件 漏洞编号 漏洞类型

Ｔｆｔｐｄ３２ ＣＶＥ２００６６１４１ 远程缓冲区溢出漏洞

Ｔｆｔｐｄ３２ ＣＶＥ２０１３６８０９ 格式化字符串漏洞

图 ８　实现函数挂钩

Ｆｉｇ．８　Ｆｕｎｃｔｉｏｎｈｏｏｋｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎ

１０８
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图 ９　服务器端符号执行过程

Ｆｉｇ．９　Ｓｙｍｂｏｌｉｃｅｘｅｃｕｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｅｒｖｅｒ

图 １０　客户端状态保存及回置

Ｆｉｇ．１０　Ｃｌｉｅｎｔｓｔａｔｅｓａｖｉｎｇｅｓａｎｄｒｅｓｔｏｒｉｎｇｅｓ

需要回溯到上一分支节点，此时，服务器端通过指

令成功使客户端恢复到了相同节点状态。

通过稳定的实验测试过程，系统能够检测到

针对 Ｔｆｔｐｄ３２的 ２款漏洞。为了验证系统的稳定
性，在平台上对测试目标进行了 ５００次重复试验
验证，其中 ４６４次实验正确探索到了 ２种程序缺
陷所在的执行位置，２５次实验探测到了 ＣＶＥ
２００６６１４１缺陷所在位置，１１次执行产生了误报，
反馈了无异常点的信息，整体性能较稳定。误报

率和漏报率较低。

６　结　论

１）系统针对网络程序各模型的漏洞检测进
行了可行性拓展，能够适应现阶段约 ８５％的网络
程序目标，针对另外 ２种模型的适配也在进一步
开发之中。

２）相比于本文中提到的几款漏洞检测系统，
本系统对 Ｃ／Ｓ架构下网络程序漏洞检测的针对
性更强，代码覆盖率更高，通过对不同模型网络程

序的针对性开发，目标区域函数代码的覆盖率可

以提高到９０％以上。

３）针对目标程序所属模型的判断虽然增加
了系统的开销，但在后期的检测过程中可以提高

检测效率和漏洞发现的准确率。

４）ＳＴＰ约束求解器为本系统提供了符号化
支撑和求解，该求解器能够针对非浮点数计算类

指令进行求解分析。

５）漏洞信息的记录和导出采取了文本记录
的方式，随着实验的推进，实验目标和漏洞信息不

断增多，在后期的开发中将结合数据库技术思想

添加数据管理模块，对漏洞信息进行数据库管理。

为提高本系统的实用性和检测效果，下一步

开发将重点进行网络程序模型的探索和构建，进

一步增强该系统的普适性，同时，进行针对大型网

络程序软件的检测实验。
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ｇｒａｍｖｕｌｎｅｒａｂｉｌｉｔｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｉｓｒｅａｌｉｚｅｄ．Ｔｈｉｓｓｙｓｔｅｍｃａｎｉｄｅｎｔｉｆｙｔｈｅｔａｒｇｅｔｗｅｂａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｔｈｅ
Ｉ／Ｏｍｏｄｅｌ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｙｐｅｓｏｆｔａｒｇｅｔｐｒｏｇｒａｍ，ｉｔｃａｎｃａｌｌｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅｓａｎｄ
ｕｓｅｓｅｌｅｃｔｉｖｅｓｙｍｂｏｌｉｃｅｘｅｃｕｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｔｏｉｍｐｌｅｍｅｎｔｔｈｅａｕｔｏｍａｔｅｄｖｕｌｎｅｒａｂｉｌｉｔｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ｔｈｅ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｄｅｔｅｃｔｉｏｎｔｏｏｌｓ，ｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｓｍｏｒｅｔａｒｇｅｔｅｄｉｎｔｈｅ
ｖｕｌｎｅｒａｂｉｌｉｔｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｎｅｔｗｏｒｋｐｒｏｇｒａｍｓｗｉｔｈｈｉｇｈｅｒｖｕｌｎｅｒａｂｉｌｉｔｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｔｅａｎｄｇｏｏｄｓｃａｌａｂｉｌｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｎｅｔｗｏｒｋｐｒｏｇｒａｍ；ｖｕｌｎｅｒａｂｉｌｉｔｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；Ｃ／Ｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌ；ｓｙｍｂｏｌｉｃｅｘｅ
ｃｕｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２８１７：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２７．１０５４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＢ０８０２９０５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｋｉｖｉ＿ｆｒｕｉｔ＠１２６．ｃｏｍ
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基于 ＦＰＧＡ的低复杂度快速 ＳＩＦＴ特征提取
姜晓明１，２，刘强１，２，

（１．天津大学 微电子学院，天津 ３０００７２；　２．天津市成像与感知微电子技术重点实验室，天津 ３０００７２）

　　摘　　　要：尺度不变特征变换（ＳＩＦＴ）算法具有优良的鲁棒性，在计算机视觉领域得到
广泛应用。针对 ＳＩＦＴ算法高计算复杂度而导致其在 ＣＰＵ上运行实时性低的问题，基于现场
可编程门阵列（ＦＰＧＡ）设计了一种低复杂度的快速 ＳＩＦＴ硬件架构，主要对算法的特征描述符
提取部分进行优化。通过降低梯度信息（包括梯度幅值和梯度方向）的位宽、优化高斯权重系

数的产生、简化三线性插值系数的计算和简化梯度幅值直方图索引的求解等方法，避免了指

数、三角函数和乘法等复杂计算，降低了硬件设计复杂度和硬件资源消耗。实验结果显示，提

出的低复杂度快速 ＳＩＦＴ硬件架构，与软件相比，可以获得约 ２００倍的加速；与相关研究相比，
速度提高了３倍，特征描述符稳定性提高了１８％以上。

关　键　词：现场可编程门阵列 （ＦＰＧＡ）；尺度不变特征变换 （ＳＩＦＴ）；硬件设计；梯度
信息；特征描述符提取

中图分类号：ＴＰ３９１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０８０４０７

　　近年来，计算机视觉技术迅猛发展［１］
。在计

算机视觉领域，图像特征提取是目标识别的基础，

所提取的特征对于尺度和旋转变化必须具有不变

性，以保证最终的目标识别效果
［２］
。尺度不变特

征变换（ＳＩＦＴ）特征提取算法具有优良的鲁棒性，
在计算机视觉领域广泛应用

［３４］
。

近几年，深度神经网络在目标识别领域取得

了很好的效果
［５６］
。在传统特征描述算法启发

下，基于深度神经网络的可学习特征描述子成为

新的研究课题
［７］
。传统的图像处理方式不但可

以为深度神经网络的发展提供思路，而且在一些

应用中还表现出优异的性能
［８］
。因此，对于传统

目标识别算法的研究仍然非常重要。

ＳＩＦＴ特征提取算法具有较高的计算复杂度。
实验发现，对于分辨率为 ４８０像素 ×３２０像素的
图像，提取７１３个特征点的特征描述符的时间消

耗约为 ２ｓ（ＣＰＵＩ５２．６ＧＨｚ，ＶｉｓｕａｌＳｔｕｄｉｏ２０１０，
ＯｐｅｎＣＶ２．４．１１）。为了达到目标识别实时性的要
求，Ｈｅｙｍａｎｎ等利用 ＧＰＵ并行运算加速 ＳＩＦＴ算
法，对于分辨率为 ６４０像素 ×４８０像素的图像处
理速度达到２０帧／ｓ［９］；Ｚｈａｎｇ等利用多核系统对

ＳＩＦＴ算法进行加速，对于大小为 ６４０像素 ×
４８０像素的图像，可以获得平均 ４５帧／ｓ的加速效
果

［１０］
。但是，这 ２种方式都存在功耗高的缺点，

无法在嵌入式系统中应用。

近年来，现场可编程门阵列（ＦＰＧＡ）由于具
有速度高功耗低的特点，得到了广泛应用

［１１１２］
。

因此，为了满足速度和功耗的需求，许多研究者利

用 ＦＰＧＡ对 ＳＩＦＴ算法进行加速。Ｑａｓａｉｍｅｈ等［１３］

基于并行的方式构造包含６层高斯图像的高斯金
字塔，采用１７×１７的特征点邻域窗口进行特征点
主方向计算和特征描述符提取。过多的高斯金字

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904019&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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塔层数和大量的用于产生特征点邻域窗口的行缓

存增加了硬件资源消耗。Ｖｏｕｒｖｏｕｌａｋｉｓ等［１４］
利用

４层高斯图像构造高斯金字塔，能够降低硬件存
储资源，但是由于没有计算特征点主方向，提取的

特征描述符不具备旋转不变性。Ｊｉａｎｇ等［３］
为了

提高速度，同时进行特征点主方向计算和特征描

述符提取，然后根据特征点主方向对特征描述符

重新排序。忽略了特征描述符提取与特征点主方

向的依赖关系，导致特征描述符稳定性降低。

Ｖｏｕｒｖｏｕｌａｋｉｓ等［１４］
对 ＳＩＦＴ算法中特征点检

测部分进行了优化，使得特征点检测所需时钟周

期数越来越接近于图像像素点的数量，特征描述

符提取部分逐渐成为计算的瓶颈。本文基于 ＦＰ
ＧＡ设计了一个 ＳＩＦＴ特征提取硬件加速架构。在
相关研究

［３，１３１４］
的基础上，通过降低梯度信息（包

括梯度幅值和梯度方向）位宽、优化高斯权重系

数的产生、简化三线性插值系数的计算和简化梯

度幅值直方图索引的求解等技术，重点对特征描

述符提取部分进行优化。

１　ＳＩＦＴ硬件设计
１．１　ＳＩＦＴ算法原理

ＳＩＦＴ算法的核心思想是：首先检测图像中稳
定的特征点，然后计算特征点的主方向并根据其

对特征点邻域旋转，最后提取特征点的特征描

述符
［２］
。

特征点检测时，首先对输入图像进行包括上

采样和初始二维高斯滤波的预处理，在此基础上

构建高斯金字塔和高斯差分金字塔，然后在高斯

差分金字塔内检测特征点。

特征点主方向的计算在特征点邻域内进行，

关键是构建梯度幅值直方图。首先把 ３６０°平均
分成３６类，每类 １０°且用 １个直方图表示。对于
特征点邻域内每一个像素点，计算它的梯度方向

和梯度幅值。然后把高斯权重化的梯度幅值加到

与梯度方向相对应的梯度幅值直方图中。最后，

计算梯度幅值直方图峰值，该峰值对应的梯度方

向为特征点主方向。

在提取特征描述符之前，根据特征点主方向

对特征点邻域旋转以使特征描述符具备旋转不变

性。特征描述符提取的核心是构建１２８维梯度幅
值直方图。在特征点邻域内，计算每一个像素点

的梯度幅值和梯度方向，梯度方向和特征点主方

向与旋转后的坐标共同决定最终梯度幅值直方图

索引，同时对高斯权重化后的梯度幅值进行三线

性插值处理并将插值结果加到对应的梯度幅值直

方图 中。特 征 描 述 符 提 取 伪 代 码 （ＯｐｅｎＣＶ
２．４．１１）如下所述。

步骤１　１）邻域像素点旋转。
ｃ＿ｒｏｔ＝ｃ·ｃｏｓ＿ｔ－ｒ·ｓｉｎ＿ｔ；ｒ＿ｒｏｔ＝ｃ·ｓｉｎ＿ｔ＋ｒ·ｃｏｓ＿ｔ
其中：（ｒ，ｃ）和（ｒ＿ｒｏｔ，ｃ＿ｒｏｔ）分别为区域旋转前、后
的像素点坐标；ｓｉｎ＿ｔ和 ｃｏｓ＿ｔ分别为特征点主方
向的正弦值和余弦值。

２）梯度信息求解。
ｆａｓｔＡｔａｎ（ｄｙ，ｄｘ，Ｏｒｉ）；ｍａｇｎｉｔｕｄｅ（ｄｘ，ｄｙ，Ｍａｇ）
其中：ｄｙ和 ｄｘ分别为行、列方向的像素值变化
量；Ｏｒｉ和 Ｍａｇ分别为所求解的梯度方向和梯度
幅值。

３）高斯权重求解。
ｗ＝ｃ＿ｒｏｔ·ｃ＿ｒｏｔ＋ｒ＿ｒｏｔ·ｒ＿ｒｏｔ；ｅｘｐ（ｗ，ｗ）
其中：ｗ为高斯权重系数。

步骤２　三线性插值系数求解。
ｒｂｉｎ＝ｒ＿ｒｏｔ＋ｄ／２－０．５；ｃｂｉｎ＝ｃ＿ｒｏｔ＋ｄ／２－０．５
ｏｂｉｎ＝（Ｏｒｉ－ｏｒｉ）·ｂｐｒ
ｒ０＝Ｆｌｏｏｒ（ｒｂｉｎ）；ｃ０＝Ｆｌｏｏｒ（ｃｂｉｎ）；ｏ０＝
　　Ｆｌｏｏｒ（ｏｂｉｎ）
ｒｂｉｎ＝ｒｂｉｎ－ｒ０；ｃｂｉｎ＝ｃｂｉｎ－ｃ０；ｏｂｉｎ＝ｏｂｉｎ－ｏ０
其中：ｒｂｉｎ、ｃｂｉｎ和 ｏｂｉｎ分别表示行、列和垂直方
向的插值系数；ｄ为特征点邻域行或列方向的子
区域个数；ｏｒｉ为特征点主方向；Ｆｌｏｏｒ表示取整运
算；ｂｐｒ＝１／４５，为常数。

步骤３　１）梯度幅值直方图索引计算。
ｉｄｘ＝（ｒ０×４＋ｃ０）×８＋ｏ０

２）梯度幅值权重化。
ｖａｌ＝Ｍａｇ·ｒｂｉｎ·ｃｂｉｎ·ｏｂｉｎ

步骤４　更新梯度幅值直方图。
ｈｉｓｔ［ｉｄｘ］＝ｖａｌ

步骤５　对邻域内所有像素点重复步骤 １至
步骤４。
１．２　ＳＩＦＴ硬件设计优化分析

从特征描述符提取伪代码可见，特征描述符

提取涉及指数、三角函数、乘除法等复杂数学运

算，不易于硬件实现。本节结合子区域划分方式

对特征描述符提取部分进行优化，以降低硬件设

计复杂度、硬件资源消耗和提高速度。

本文选取１６×１６的特征点邻域提取特征描
述符，其子区域划分方式如图 １所示，ｒ、ｃ分别表
示特征点邻域像素点的行、列坐标，从左上角开始

每４×４个像素点作为一个子区域（红色正方
形），２５６个像素点分成 １６个子区域。图中红色
的点表示子区域种子点，蓝色点代表特征点。其

中每个小正方形表示一个像素的梯度信息，其梯

５０８



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 １　子区域划分

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｂｒｅｇｉｏｎｄｉｖｉｓｉｏｎ

度方向分成 ８类，每类 ４５°。因此，每个子区域对
应一个８维梯度幅值直方图，１６个子区域对应
１２８维梯度幅值直方图。

特征描述符提取伪代码中获得１２８维梯度幅
值直方图需要产生高斯权重系数 ｗ，它的产生在
邻域旋转之后进行，旋转方式如式（１）、式（２）所
示。旋转前、后像素点的位置分别为（ｒ，ｃ）和
（ｒ＿ｒｏｔ，ｃ＿ｒｏｔ），θ为特征点主方向，高斯权重的计
算如式（３）所示。其中，ｄ为常数 ４，表示图 １中
行、列方向划分的子区域个数。由于式（１）～
式（３）包含指数、三角函数以及乘法等数学运算，
计算复杂度高，不易于硬件实现。

ｃ＿ｒｏｔ＝ｃｃｏｓθ－ｒｓｉｎθ （１）
ｒ＿ｒｏｔ＝ｃｓｉｎθ＋ｒｃｏｓθ （２）

ｗ＝ｅ－
（ｃ＿ｒｏｔ）２＋（ｒ＿ｒｏｔ）２
２×（０．５ｄ）２ （３）

但是，将式（１）和式（２）代入式（３）可以看
出，高斯权重系数与坐标旋转无关，只与邻域像素

点（图１中每个小正方形）和特征点之间的相对
位置有关。当子区域划分确定后，邻域像素点与

特征点之间的相对位置确定，所以 ｗ也随之确
定。因此，本文提前计算图 １中每个像素点的高
斯权重并固化到 ＲＯＭ（ＦＰＧＡ片内存储资源）中，
硬件执行时直接读取，可以避免指数、三角函数和

乘法等数学运算，降低硬件复杂度，提高处理

速度。

梯度信息的求解是计算特征点主方向与提取

特征描述符的基础，利用硬件实现时，梯度方向一

般用１６ｂｉｔｓ表示［１３］
。当利用流水线结构计算特

征点主方向和提取特征描述符时，需要构造 ２个
１６×１６的存储像素梯度信息的寄存器阵列，会消
耗大量硬件资源。如 １．１节所述，梯度方向分成
３６类，主要作用是确定梯度幅值直方图索引。在
后续计算中，只需要梯度方向的类别，不需要具体

的方向。因此，本文增加了一个梯度方向分类模

块，直接将梯度方向转变为 ６ｂｉｔｓ梯度方向类别，

明显降低了后续特征点主方向计算模块和特征描

述符提取模块的硬件资源消耗。

对高斯权重化的邻域像素点梯度幅值进行三

线性插值是提取特征描述符的关键。假设 ｒ、ｃ代
表水平方向坐标轴，ｏ代表梯度方向坐标轴。从
特征描述符提取伪代码可见，三线性插值主要包

括 ｒ、ｃ水平方向的双线性插值以及 ｏ方向的插
值，本质是求像素点梯度幅值对梯度幅值直方图

的贡献，该贡献与距离负相关，距离越小贡献越

大
［２］
。三线性插值时，首先进行的是 ｒ、ｃ水平方

向的双线性插值。从特征描述符提取伪代码可

见，双线性插值系数 ｒｂｉｎ、ｃｂｉｎ与式（１）、式 （２）相
关，涉及三角函数和乘法运算，硬件实现复杂度

高。为了避免三角函数和乘法计算，本文对双线

性插值系数的产生进行简化，特征点邻域旋转利

用邻域像素梯度方向类别与特征点主方向类别相

减的方式表示。在图１中，当子区域划分确定后，
邻域像素点（ｒ，ｃ）与其种子点之间的相对位置确
定，因此可以根据该相对位置确定双线性插值系

数并固化到 ＲＯＭ中，硬件执行时直接进行读取。
简化后的 ｒ、ｃ水平方向插值系数计算公式如
式（４）～式（６）所示。其中，Ｒｂｉｎ、Ｃｂｉｎ分别表示
行、列方向的插值系数，ＲＣｂｉｎ表示 ｒ、ｃ平面的双
线性插值系数，（ｒ，ｃ）表示邻域像素点与特征点之
间的相对位置，ｓｅｅｄ代表种子点的位置，ｋ表示种
子点序号，ｔ表示在 ｒ、ｃ平面 １个邻域像素点最多
对４个种子点有贡献，贡献与距离负相关，最后进
行归一化。

Ｒｂｉｎ（（ｒ－１）×１６＋ｃ，ｔ）＝

　　（４－ａｂｓ（ｒ－ｓｅｅｄ（ｋ，１）））／４ （４）

Ｃｂｉｎ（（ｒ－１）×１６＋ｃ，ｔ）＝

　　（４－ａｂｓ（ｒ－ｓｅｅｄ（ｋ，２）））／４ （５）

ＲＣｂｉｎ＝Ｒｂｉｎ·Ｃｂｉｎ （６）

三线性插值还包括 ｏ方向的插值，在 ｏ方向
上插值前，邻域像素梯度方向类别和特征点主方

向类别相减得到相对梯度方向类别。对于在 ｏ方
向上的插值系数，假设相对梯度方向类别为

“１１”，取其低２位为３，那么它对相邻两个直方图
的贡献分别为０．２５和０．７５。

梯度幅值直方图索引的计算是提取特征描述

符的重要一步。从特征描述符提取伪代码可见，

梯度幅值直方图索引由 ｒ、ｃ平面的基准索引和 ｏ
方向的偏移索引两部分组成。基准索引计算与

式（１）、式 （２）相关，存在三角函数和乘法运算，利
用硬件实现复杂度高。为了避免指数、三角函数和
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乘法运算，本文对梯度幅值直方图基准索引的产生

进行简化。与图 １中红色正方形代表的子区域相
对应，直方图基准索引分别为０，８，…，１２０。在设计
时，把图１中每个邻域像素点梯度幅值对应的梯度
幅值直方图的基准索引（同一子区域中的像素点的

基准索引相同，可能不同的是 ｏ方向的偏移索引）
固化到 ＲＯＭ中，硬件执行时直接读取。ｏ方向偏

移索引的计算与梯度方向有关。为了避免利用硬

件把３６０°平均分成 ８类，降低复杂度，本文在梯度
方向用类别表示的基础上求解 ｏ方向的偏移索引，
将相对梯度方向类别分成８类，分类方式如表１所
示。对于最终直方图索引，结合表１，如果 ｒ、ｃ平面
直方图基准索引为１２０，相对梯度方向分类后的类
别为７，则对应的最终梯度幅值直方图索引为１２７。

表 １　相对梯度方向分类方式

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｇｒａｄｉｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

前后类别说明 类别

分类前类别 ０～７ ８～１１ １２～１５ １６～１９ ２０～２３ ２４～２７ ２８～３１ ３２～３５

分类后类别 ０ １ ２ ３ ４ ５ ６ ７

１．３　ＳＩＦＴ硬件系统设计
本文提出的 ＳＩＦＴ硬件系统架构如图 ２所示。

系统主要包括预处理、尺度空间构建（高斯金字塔

构建和高斯差分金字塔构建）、梯度信息计算、特征

点检测、主方向计算和特征描述符提取等部分。

在预处理部分，原始图像通过直接存储器访

问（ＤＭＡ）输入至上采样模块［２］
，ＤＭＡ具备等待

功能以保证能够与上采样模块协同工作。上采样

模块的输出进入初始二维高斯滤波模块 Ｇ０产生
高斯图像，之后再通过 ４个并行的二维高斯滤波
器 Ｇ１～Ｇ４得到 ４层高斯图像，构成高斯金字
塔

［１４］
。相邻的 ２层高斯图像相减得到的高斯差

分图像 Ｄ１～Ｄ３，构成高斯差分金字塔。特征点
的检测在高斯差分金字塔中进行。所检测到的特

征点的坐标通过 ＤＭＡ传输到双倍速率同步动态
随机存储器（ＤＤＲ，可作为 ＦＰＧＡ片外存储资源）
中进行存储。在进行特征点检测的同时，Ｇ２的输
出进入梯度信息计算模块，所求解的梯度信息通

过 ＤＭＡ传输到 ＤＤＲ中进行存储。
特征点检测与梯度信息计算完成后，系统利

用 ＤＭＡ读取特征点邻域像素点的梯度信息，利
用２个 １６×１６的寄存器阵列组成流水线结构进

行特征点主方向计算和特征描述符提取。

ＳＩＦＴ特征描述符提取的硬件执行流水线结
构和硬件电路分别如图 ３、图 ４所示。ＳＩＦＴ特征
描述符的提取主要包括 Ｔ０、Ｔ１、Ｔ２、Ｔ３４个时刻。
在Ｔ０时刻，系统将特征点邻域像素点的梯度幅值
与对应的高斯权重系数相乘产生高斯权重化的梯

度幅值 ｍａｇｗ和特征点邻域旋转两个任务并行进
行。特征点邻域旋转是指将邻域像素的梯度方向

类别 Ｇｒｃ与特征点主方向类别 Ｏｒｃ相减得到相对
梯度方向类别 ＲＯｒｃ。在 Ｔ１时刻，确定高斯权重
化的邻域像素点梯度幅值在 ｒ、ｃ平面对周围 ４个
种子点的贡献 ｒｃｂｉｎｍａｇｗ；同时，分别取 ＲＯｒｉ的高
４ｂｉｔｓ和低 ２ｂｉｔｓ得到 ＲＯｒｉ＿４和 ＲＯｒｉ＿２，其中
ＲＯｒｉ＿４用于确定最终梯度幅值直方图索引，
ＲＯｒｉ＿２用于确定在 ｏ方向的插值系数。在 Ｔ２时
刻，根据 ＲＯｒｉ＿４确定最终梯度幅值直方图索引；
同时，根据 ＲＯｒｉ＿２在 ｏ方向上对 ｒｃｂｉｎｍａｇｗ进行
插值得到三线性插值结果 ｒｃｏｂｉｎｍａｇｗ。Ｔ３时刻，
根据梯度幅值直方图索引，将 ｒｃｏｂｉｎｍａｇｗ加到对
应的梯度幅值直方图中。当处理完特征点邻域内

所有像素点后开始输出提取的特征描述符。输出

完毕后，继续提取下一个特征点的特征描述符。

图 ２　ＳＩＦＴ硬件系统架构

Ｆｉｇ．２　ＳＩＦＴｈａｒｄｗａｒｅｓｙｓｔｅｍａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ
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图 ３　特征描述符提取流水线结构

Ｆｉｇ．３　Ｆｅａｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｐｉｐｅｌｉｎｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ４　特征描述符提取硬件电路

Ｆｉｇ．４　Ｈａｒｄｗａｒｅｃｉｒｃｕｉｔｏｆｆｅａｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

２　实验与分析

为了评估本文低复杂度快速 ＳＩＦＴ硬件架构，
从特征描述符稳定性、硬件资源消耗、硬件执行速

度３个方面与其他研究进行对比。对特征描述

符进行稳定性检测时，选取图 ５（ａ）作为原始图
像，对其进行尺度变化、旋转、模糊、光照等处理后

得到图像图５（ｂ），分别提取图 ５（ａ）、（ｂ）的特征
描述符进行匹配。在匹配结果中选取２０个最佳
匹配点对，匹配率等于正确匹配点对的数量与 ２０
之比，匹配率越高表示特征描述符稳定性越高。

２．１　特征描述符稳定性检测
图５为硬件提取的特征描述符的匹配结果，

从图中可以看出，尺度变化后在２０个匹配点对中
存在２个明显的错误匹配，正确匹配点对的数量
为１８，匹配率为０．９，特征描述符稳定性高。

表２为图像逆时针旋转变化的特征描述符稳
定性检测结果，随着旋转程度的增加，匹配率呈下

降趋势，旋转变化平均匹配率用于与表 ３中的仿
射变化和相机变化进行比较。表３为特征描述符
稳定性对比，与文献［３］相比，本文提出的低复杂
度快速 ＳＩＦＴ硬件架构所提取的特征描述符在
ＪＰＥＧ压缩和光照变化方面稳定性最佳；在仿射变
化和相机变化方面，稳定性分别提高了 ２２％、
２５％；在模糊处理方面，稳定性提高了１８％。
２．２　硬件资源消耗对比

表 ４给出了本文提出的 ＳＩＦＴ硬件架构与相
关文献［３，５，１５］的硬件资源消耗对比情况。值
得注意的是，本文所需片上存储资源 ＲＡＭ与文
献［３］相比降低了 ８５％，与文献［１３］相比降低了
５０％；与文献［３］、文献［１３］相比本文所需 ＬＵＴ
（查找表）资源和 ＤＳＰ（乘法器）资源较低，但是本
文消耗了较多的 Ｒｅｇｉｓｔｅｒ（寄存器）资源；而文
献［１５］消耗了大量的 ＬＵＴ与 Ｒｅｇｉｓｔｅｒ资源。

表５表示用于特征点主方向计算和特征描述
符提取的 ２个 １６×１６寄存器阵列的资源使用情
况，ｍ表示梯度幅值位宽，ｇ表示梯度方向位宽。
本文提出的梯度方向表示方法减少了 ５１２０个
Ｒｅｇｉｓｔｅｒ，与传统方法相比，系统 Ｒｅｇｉｓｔｅｒ资源降低
了２１％，而梯度方向分类模块仅消耗 １０２个 ＬＵＴ
与６个 Ｒｅｇｉｓｔｅｒ。

图 ５　尺度变化特征匹配结果

Ｆｉｇ．５　Ｆｅａｔｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇｒｅｓｕｌｔｏｆｓｃａｌｅｃｈａｎｇｅ
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表 ２　旋转变化特征描述符稳定性检测

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｆｅａｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓｆｏｒ

ｒｏｔａｔｉｏｎｃｈａｎｇｅ

旋转程度／（°） 匹配率

５ ０．８０
１０ ０．８５
１５ ０．７５
２０ ０．５
２５ ０．４５
３０ ０．３５

　　注：旋转变化平均匹配率为０．６２。

表 ３　特征描述符稳定性对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｅａｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓ

模糊程度（σ）及对比模式 文献［３］匹配率 本文匹配率

０．２ 无 １
０．４ 无 ０．５
０．６ 无 ０．８
０．８ 无 ０．５５
１ 无 ０．２

模糊处理① ０．４２ ０．６
ＪＰＥＧ压缩 ０．４１ １
光照变化 ０．６９ １
仿射变化 ０．４ ０．６２②

相机变化 ０．３７ ０．６２②

　　注：σ为二维高斯滤波器标准差；①文献［３］中模糊处理特征

描述符稳定性检测只进行了１组实验，本文进行 ５组实验取平均

值与其进行对比；②本文利用表 ２中旋转变化平均匹配率与文

献［３］的仿射变化和相机变化匹配率进行对比。

表 ４　硬件资源消耗对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈａｒｄｗａｒｅｒｅｓｏｕｒｃｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ＦＰＧＡ与资源
消耗对比

文献［３］ 文献［１３］ 文献［１５］ 本文

ＦＰＧＡ Ｖｉｒｔｅｘ５ Ｖｉｒｔｅｘ５ Ｖｉｒｔｅｘ６ Ｖｉｒｔｅｘ７

ＬＵＴ／个 ２６３９８ ３８１７９ ５７５９８ ２３７２６

Ｒｅｇｉｓｔｅｒ／个 １０３１０ ９６４６ ２４９８８ １８７８８

ＤＳＰ／个 ８９ ５２ ８ ４３

ＲＡＭ／Ｍｂｉｔ ７．８ ２．４ １．２ １．２

表 ５　梯度方向优化前后硬件资源消耗对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈａｒｄｗａｒｅｒｅｓｏｕｒｃｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｇｒａｄｉｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

模块 ＬＵＴ／个 Ｒｅｇｉｓｔｅｒ／个

梯度阵列（ｍ＝１４，ｇ＝１６） ０ ７６８０×２

梯度阵列（ｍ＝１４，ｇ＝６） ０ ５１２０×２

梯度方向分类模块 １０２ ６

２．３　硬件执行速度对比
表 ６给出了本文提出的 ＳＩＦＴ硬件架构与相

关文献［３，５，１５］的硬件执行速度对比。由于图
像分辨率不同，为了便于比较，本文使用参数 ＰＦＳ
（每秒处理的像素个数）进行讨论。Ｎ为特征点
的数量，为了便于分析，本文取 Ｎ＝１０００时的硬
件执行时间。本文提出的 ＳＩＦＴ硬件设计，处理速

表 ６　硬件执行速度对比

Ｔａｂｌｅ６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈａｒｄｗａｒｅｅｘｅｃｕｔｉｏｎｓｐｅｅｄ

类别 文献［３］ 文献［１３］ 文献［１５］ 本文

图像大小／
（像素 ×像素）

５１２×５１２ ６４０×４８０ ６４０×４８０４８０×３２０

硬件平台 Ｖｉｒｔｅｘ５ Ｖｉｒｔｅｘ５ Ｖｉｒｔｅｘ６ Ｖｉｒｔｅｘ７

时钟频率／
ＭＨｚ

５０（特征点
检测）；１００
（特征描述

符提取）

５０ １００ １００

执行时间

（Ｎ＝１０００）／ｍｓ
８．１４ ２７．２８ ３０ １０．３７

ＰＦＳ（归一化）／个 １．４６ ０．５ ０．６６ １

度可达１００帧／ｓ，与文献［１３，１５］相比，获得３倍的
提升；与文献［３］相比速度降低 ２１．５％，因为其忽
略了特征描述符提取对特征点主方向计算的依赖

关系，以降低特征描述符稳定性为代价提高速度。

３　结　论

针对 ＳＩＦＴ算法高计算复杂度的问题，本文基
于 ＦＰＧＡ设计了一种低复杂度的快速 ＳＩＦＴ特征
提取的硬件实现架构，主要对特征描述符提取部

分进行了优化，具有如下特点：

１）通过优化高斯权重系数的产生、简化三线
性插值系数的计算和简化直方图索引的求解等技

术，避免了指数、三角函数、乘法等复杂数学运算，

降低了硬件设计复杂度。

２）通过降低梯度信息位宽，降低了求解特征
点主方向和提取特征描述符的硬件资源消耗。

３）在速度方面，与软件相比，可以获得约２００倍
的加速；与文献［１３，１５］相比，速度提升了３倍。

４）在特征描述符稳定性方面，与文献［３］相
比，提高了１８％以上。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］王亭亭，蔡志浩，王英勋．无人机室内视觉／惯导组合导航

方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１）：１７６１８６．

ＷＡＮＧＴＴ，ＣＡＩＺＨ，ＷＡＮＧＹＸ．Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｖｉｓｉｏｎ／ｉｎｅｒｔｉａｌ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆＵＡＶｓｉｎｉｎｄｏｏｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４

（１）：１７６１８６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２］ＬＯＷＥＤＧ．Ｄｉｓｔｉｎｃｔｉｖｅｉｍａｇｅｆｅａｔｕｒｅｓｆｒｏｍｓｃａｌｅｉｎｖａｒｉａｎｔｋｅｙ

ｐｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ，２００４，６０

（２）：９１１１０．

［３］ＪＩＡＮＧＪ，ＬＩＸ，ＺＨＡＮＧＧ．ＳＩＦＴｈａｒｄｗａｒｅｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｆｏｒ

ｒｅａｌｔｉｍｅｉｍａｇｅｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＣｉｒｃｕｉｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓｆｏｒＶｉｄｅｏＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，２４（７）：１２０９

１２２０．

［４］ＭＡＷ，ＷＥＮＺ，ＷＵＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｉｍａｇｅｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎ

９０８



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　

ｗｉｔｈｍｏｄｉｆｉｅｄＳＩＦＴａｎｄｅｎｈａｎｃｅｄｆｅａｔｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＧｅｏ

ｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＬｅｔｔｅｒｓ，２０１７，１４（１）：３７．

［５］ＬＯＮＧＪ，ＳＨＥＬＨＡＭＥＲＥ，ＤＡＲＲＥＬＬＴ．Ｆｕｌｌｙｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ

ｎｅｔｗｏｒｋｓｆｏｒｓｅｍａｎｔｉｃｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：３４３１３４４０．

［６］ＨＥＫ，ＺＨＡＮＧＸ，ＲＥＮＳ，ｅｔａｌ．Ｄｅｅｐｒｅｓｉｄｕａｌｌｅａｒｎｉｎｇｆｏｒ

ｉｍａｇｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ

ａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：

７７０７７８．

［７］ＶＩＪＡＹＫＢＧ，ＣＡＲＮＥＩＲＯＧ，ＲＥＩＤＩ．Ｌｅａｒｎｉｎｇｌｏｃａｌｉｍａｇｅ

ｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓｗｉｔｈｄｅｅｐｓｉａｍｅｓｅａｎｄｔｒｉｐｌｅｔｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ

ｂｙｍｉｎｉｍｉｚｉｎｇｇｌｏｂａｌｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１６：５３８５５３９４．

［８］王琳，刘强．基于局部特征的多目标图像分割算法［Ｊ］．激

光与光电子学进展，２０１８，５５（６）：０６１００２．

ＷＡＮＧＬ，ＬＩＵＱ．Ａｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｍａｇｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｂａｓｅｄｏｎｌｏｃａｌｆｅａｔｕｒｅｓ［Ｊ］．Ｌａｓｅｒ＆ＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＰｒｏｇｒｅｓｓ，

２０１８，５５（６）：０６１００２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＨＥＹＭＡＮＮＳ，ＭＬＬＥＲＫ，ＳＭＯＬＩＣＡ，ｅｔａｌ．ＳＩＦＴｉｍｐｌｅｍｅｎ

ｔａｔｉｏｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｇｅｎｅｒａｌｐｕｒｐｏｓｅＧＰＵ［Ｊ］．Ｍｅｄｉａ

Ｃｕｌｔｕｒｅ＆Ｓｏｃｉｅｔｙ，２００７，６７（１）：７１３．

［１０］ＺＨＡＮＧＱ，ＣＨＥＮＹ，ＺＨＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．ＳＩＦＴｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ

ａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｍｕｌｔｉｃｏｒｅｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎ

ａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎＰａｒａｌｌｅｌａｎｄＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００８：１８．

［１１］ＬＩＵＱ，ＬＩＵＪ，ＳＡＮＧＲ，ｅｔａｌ．Ｆａｓｔｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇｏｎ

ｆｐｇａｕｓｉｎｇｑｕａｓｉＮｅｗｔｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｎＶｅｒｙＬａｒｇｅＳｃａｌｅＩｎｔｅｇｒａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，２０１８，２６（８）：

１５７５１５７９．

［１２］ＶＯＵＲＶＯＵＬＡＫＩＳＪ，ＫＡＬＯＭＩＲＯＳＪ，ＬＹＧＯＵＲＡＳＪ．ＦＰＧＡａｃ

ｃｅｌｅｒａｔｏｒｆｏｒｒｅａｌｔｉｍｅＳＩＦＴｍａｔｃｈｉｎｇｗｉｔｈＲＡＮＳＡＣｓｕｐｐｏｒｔ

［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｐｒｏｃｅｓｓｏｒｓａｎｄＭｉｃｒｏｓｙｓｔｅｍｓ，２０１７，４９：１０５１１６．

［１３］ＱＡＳＡＩＭＥＨＭ，ＳＡＧＡＨＹＲＯＯＮ Ａ，ＳＨＡＮＡＢＬＥＨ Ｔ．ＦＰＧＡ

ｂａｓｅｄｐａｒａｌｌｅｌｈａｒｄｗａｒｅａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｆｏｒｒｅａｌｔｉｍｅｉｍａｇｅｃｌａｓｓｉｆｉ

ｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＩｍａｇｉｎｇ，２０１５，

１（１）：５６７０．

［１４］ＶＯＵＲＶＯＵＬＡＫＩＳＪ，ＫＡＬＯＭＩＲＯＳ Ｊ，ＬＹＧＯＵＲＡＳ Ｊ．Ｆｕｌｌｙ

ｐｉｐｅｌｉｎｅｄＦＰＧＡｂａｓｅｄａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｆｏｒｒｅａｌｔｉｍｅＳＩＦＴｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｐｒｏｃｅｓｓｏｒｓａｎｄＭｉｃｒｏｓｙｓｔｅｍｓ，２０１６，４０：５３７３．

［１５］ＣＨＩＵＬＣ，ＣＨＡＮＧＴＳ，ＣＨＥＮＪＹ，ｅｔａｌ．ＦａｓｔＳＩＦＴｄｅｓｉｇｎｆｏｒ

ｒｅａｌｔｉｍｅｖｉｓｕａｌｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＩｍａｇｅＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１３，２２（８）：３１５８３１６７．

　作者简介：

　姜晓明　男，硕士研究生。主要研究方向：图像处理及其 ＦＰＧＡ

硬件加速系统设计。

刘强　男，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：数字集

成电路设计、高速低功耗电路系统设计等。

ＬｏｗｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｆａｓｔＳＩＦＴｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＦＰＧＡ
ＪＩＡＮＧＸｉａｏｍｉｎｇ１，２，ＬＩＵＱｉａｎｇ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，ＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｔｉａｎｊｉｎ３０００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＴｉａｎｊｉｎＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＩｍａｇｉｎｇａｎｄＳｅｎｓｉｎｇＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｔｉａｎｊｉｎ３０００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｓｃａｌｅｉｎｖａｒｉａｎｔｆｅａｔｕｒｅｔｒａｎｓｆｏｒｍ（ＳＩＦＴ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｉｎｔｈｅｆｉｅｌｄｏｆｃｏｍｐｕｔｅｒ
ｖｉｓｉｏｎｂｅｃａｕｓｅｏｆｉｔｓｅｘｃｅｌｌｅｎｔｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｌｏｗｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃｏｍｐｕ
ｔａｔｉｏｎｉｎｔｅｎｓｉｖｅＳＩＦＴａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｎＣＰＵ，ａｆａｓｔＳＩＦＴｈａｒｄｗａｒｅａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｆｉｅｌｄｐｒｏｇｒａｍ
ｍａｂｌｅｇａｔｅａｒｒａｙ（ＦＰＧＡ），ｗｉｔｈｒｅｄｕｃｅｄｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｂｙｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｆｅａｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｐａｒｔｏｆｔｈｅ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｂｙｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｂｉｔｗｉｄｔｈｏｆｇｒａｄｉｅｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ（ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｇｒａｄｉｅｎｔａｍｐｌｉｔｕｄｅａｎｄｇｒａｄｉｅｎｔｄｉｒｅｃ
ｔｉｏｎ），ｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＧａｕｓｓｗｅｉｇｈｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ，ｓｉｍｐｌｉｆｙｉｎｇｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｌｉｎｅａｒ
ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｎｄｓｉｍｐｌｉｆｙｉｎｇｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｈｉｓｔｏｇｒａｍｉｎｄｅｘｏｆｔｈｅｇｒａｄｉｅｎｔａｍｐｌｉ
ｔｕｄｅ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｄｅｓｉｇｎａｖｏｉｄｓｃｏｍｐｌｅｘｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓｓｕｃｈａｓｅｘｐｏｎｅｎｔ，ｔｒｉｇｏｎｏｍｅｔｒｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｍｕｌｔｉｐｌｉ
ｃａｔｉｏｎ，ａｎｄｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｏｆｈａｒｄｗａｒｅａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅａｎｄｈａｒｄｗａｒｅｒｅｓｏｕｒｃｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｌｏｗｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｆａｓｔＳＩＦＴｈａｒｄｗａｒｅａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｃａｎｓｐｅｅｄｕｐｂｙａｂｏｕｔ
２００ｔｉｍｅｓｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｔｈｅｓｏｆｔｗａｒｅｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｒｅｌａｔｅｄｒｅｓｅａｒｃｈ，ｔｈｅｓｐｅｅｄｉｓｉｍ
ｐｒｏｖｅｄｂｙ３ｔｉｍｅｓａｎｄｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｆｅａｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄｂｙｍｏｒｅｔｈａｎ１８％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｉｅｌｄｐｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅｇａｔｅａｒｒａｙ（ＦＰＧＡ）；ｓｃａｌｅｉｎｖａｒｉａｎｔｆｅａｔｕｒｅｔｒａｎｓｆｏｒｍ（ＳＩＦＴ）；ｈａｒｄｗａｒｅ
ｄｅｓｉｇｎ；ｇｒａｄｉｅｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｆｅａｔｕｒｅｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ
　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１１２１１：２７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１０９．０８５２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７４０９９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｉａｎｇｌｉｕ＠ｔｊｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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飞机框肋类零件基础特征自动识别与提取算法

汤志鸿，郑国磊，郑艺玮

（北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：飞机框肋类零件是组成飞机骨架的重要零件，具有数量大、形状各异等特
点，其生产制造所耗费的时间在飞机研制过程中占有较大比重。然而，通过现有 ＣＡＤ软件所
提供的功能进行相关制造操作，无论是效率、质量等均已不能满足现代飞机设计和制造要求，

围绕飞机框肋类零件研究和开发相关的自动化制造系统已迫在眉睫。基于框肋类零件边界表

示模型对零件基础特征进行自动识别与提取，是实现后续相关工艺规划与加工的基础与前提。

针对该问题，提出零件基础特征模型，并建立一种基于同侧面的特征识别算法，即：以零件

ＳＴＥＰ数据作为输入，选取两侧腹板面，应用属性邻接图（ＡＡＧ）构建、有效邻面识别、关联面完
整识别等方法，逐级识别各级关联面以构建两侧同侧面，通过同侧面单元匹配最终实现基础特

征构造和特征邻接图构建。其中，针对零件三维模型中的碎面缺陷提出其定义与识别方法，以

保证特征面识别的完整性。经由实例测试，验证所提算法的可行性与有效性。

关　键　词：数字化制造；飞机框肋类零件；特征识别；实体模型；特征表达
中图分类号：Ｖ２６０．５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０８１１１０

　　飞机框肋类零件是构成飞机蒙皮、长桁、翼
肋、翼缘等部位的重要组件，在航空钣金件中占有

较大比例，其设计、加工质量以及交付效率对整个

项目研制具有较为广泛的影响。然而，在当前飞

机框肋类零件制造过程中，相关的工艺流程，如零

件模线样板设计、展开图样设计等，均缺少相应的

快速化或自动化软件，导致零件制造、检验效率低

下，零件质量无法保证。以飞机框肋类零件样板

设计为例，当前的设计方式仍大量依赖人工，设计

中存在频繁的特征测量和特征值手动输入以及表

达方式转换，不仅导致零件制造周期偏长，更重要

的是任何一个步骤的疏忽和失误都可能导致制

造、检验环节的错误，由此给后续工装设计制造以

及零件生产检验埋下质量风险。

由此可见，飞机框肋类零件制造的效率与质

量已成为制约飞机研制效率的因素之一，设计与

开发相关的制造系统已迫在眉睫。其中，特征识

别作为相关系统设计的先决问题，其本质为对零

件几何、拓扑信息的有序整合，是实现 ＣＡＤ／
ＣＡＰＰ／ＣＡＭ集成的关键，其相关研究最早开始于
２０世纪 ７０年代中期剑桥大学 ＣＡＤ中心［１］

。经

过了３０多年的研究，特征识别技术的研究已经取
得了一些显著的成果，涌现出基于规则方法

［２］
、

基于图方法
［３４］
、基于神经网络方法

［５］
等多种特

征识别方法。近些年，为实现特征的个性化定义，

部分学者对通用的特征识别方法展开了一些探

索。Ｎｉｕ等［６］
提出了基于数据库优化的特征识别

方法，将分析系统所需特征的定义转换为对应的

数据库查询语句，经数据库检索与过滤后输出识

别结果。Ｗａｎｇ和 Ｙｕ［７］提出了一种基于实体模型

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904020&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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的特征识别框架，其中框架由将零件 ＳＴＥＰ数据
转换为边界表示的编译器和特征库构成，特征表

示由集体属性、个体属性和关系构成。然而，该技

术仍存在以下问题：①由于实际工程中特征形状
的多样性，特征的准确描述与定义对技术人员有

着很高的要求；②在特征相交的情况下，特征几何
信息存在不同程度的丢失，剩下的几何信息构成

可能难以满足所定义的特征表达式。虽然相交特

征的识别研究已取得了一些成果
［８９］
，但通用的

特征识别技术距离成熟化和工业应用仍有一段距

离，当前制造领域仍采用针对某一零件设计专门

识别算法的方式来解决实际生产问题。在钣金件

特征识别领域，特征的定义根据所面向的生产流

程也有所区别。Ｇｕｔｐａ和 Ｇｕｒｕｍｏｏｒｔｈｙ［１０］将零件
特征总结为切削特征与变形特征，并给出了一种

零件变形特征的自动识别算法。刘志坚等
［１１］
在

零件结构分析的基础上提出单元特征与组合特征

概念，将组合特征视为多个单元特征的叠加。

Ｓｈｕｎｍｕｇａｍ［１２１３］介绍了一种特征识别系统，并制
造角度出发，将零件特征分为裁剪、拉伸、拉深、弯

曲，并给出对应的特征推理算法。在航空产业中，

由于频繁的格式转换、设计操作不规范等，飞机框

肋类零件数模中或多或少存在碎面等模型缺陷，

使特征面的识别过程出现遗漏。当前对零件模型

缺陷修正方面的研究仍较少。张天阳
［１４］
和张聪

聪
［１５］
等根据飞机结构件三维模型中常见的质量

缺陷提出了模型质量检测技术及部分缺陷的识别

与重构算法。在有关框肋类零件特征识别的文献

中，所提出的识别方法未考虑对缺陷模型的处理

方法，因而在此类零件的特征识别中，识别结果准

确率或许难以保证。

对此，本文对飞机框肋类零件结构展开研究，

提出零件基础特征的定义和表示模型，研究和建

立一种基于同侧面的基础特征识别算法。其中，

针对零件数模中可能存在的碎面缺陷，给出其定

义和识别方法，以保证特征识别过程中特征面识

别的完整性。结合实例测试，验证了本文算法的

有效性与可行性。

１　基础特征表示方法
１．１　描述与分类

飞机框肋类零件从结构角度可视为腹板、弯

边及相关要素的组合，各弯边以腹板为中心沿各

侧分布。其中，腹板面可能为普通或带有下陷的

平面、曲面；弯边以外弯边或弯边孔的形式分布于

腹板周围，经常带有下陷。从加工成形角度将弯

边进一步拆分，可视为受弯部分和旋转部分的规

律性组合。通过对国内某航空制造企业的实地调

研，收集航空制造工程中常见的飞机框肋类零件

模型，归纳零件间共有的形状和结构，初步将飞机

框肋类零件基础结构分为腹板、弯曲和墙体三类

（见图１）。各类结构具有以下特点：
１）两侧对应。因飞机框肋类零件的薄壁性

质，各结构均由零件两侧表面构成。从面的角度

看，两侧表面均由一个或多个相邻的面构成，但两

侧表面互不相邻，其距离处处相等且等于零件

壁厚。

２）相互独立。各结构间同侧表面相互独立，
亦即各结构间不存在公共面。

３）相互邻接。相邻的结构在同一侧表面之
间存在公共边。

图 １　飞机框肋类零件基础结构

Ｆｉｇ．１　Ｂａｓｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｐａｒｔｓ

１．２　特征模型
基于零件 Ｂｒｅｐ信息，给出飞机框肋类零件

基础特征的通用表示方法，构建零件几何信息与

后续零件制造的映射关系。

１．２．１　广 义 面
基础特征的一侧表面一般由一个拓扑面或一

组拓扑面构成，且当由一组拓扑面表示时，各拓扑

面间将满足一定的邻接关系。因此，为更好地描

述特征的单侧组成面，本文提出广义面概念并对

相关术语展开介绍。广义面用于描述一组具有特

定特征或功能的面，其定义如下：

定义１　广义面是拓扑面和组合面的统称，
可进一步定义为

１）拓扑面，指在一个独立定义的几何面上具
有确定边界的一个连通区域，简称面，用 ｆ表示。

２）组合面，由一组相邻（即具有公共边）的
拓扑面或其他组合面构成，用 Ｆｃ表示。

拓扑面 ｆ是构成任意体的表面和表面特征的
原子单元，且在数学和 ＣＡＤ中已有有效的定义和
表达方法；组合面 Ｆｃ本质上是由一组邻接广义面
构成的无向图，即

Ｆｃ＝（Ｖ，Ｅ）
式 中： Ｖ ＝ ｛Ｆｇｉ ｉ＝１，２，…，ｎ｝；Ｅ ＝ ｛Ｅｉｊ（Ｆ

ｇ
ｉ，

Ｆｇｊ）ｉ，ｊ＝１，２，…，ｎ｝。其中：Ｆ
ｇ
ｉ为一广义面，Ｅｉｊ为

２１８
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广义面 Ｆｇｉ与 Ｆ
ｇ
ｊ间的公共边集。常见组合面如

图２所示。
进一步给出对广义面上边、环等相关几何属

性定义如下：

定义２　设 Ｆｇ为一广义面，ｅ为其上一条边，
若ｅ为Ｆｇ内２个面的公共边，则称ｅ为Ｆｇ的一条
内边；否则，称 ｅ为 Ｆｇ的一条外边。

定义３　设 Ｆｇ为一广义面，若 ｌ为由 Ｆｇ上的
一组外边封闭轮廓，则称 ｌ为 Ｆｇ的一个环。ｌ上
各边沿面环方向依次连接，即沿体外法矢站立于

环上一点，Ｆｇ永远位于左侧，并将此连接顺序称
为环的方向。

根据环方向向与法矢间关系，可将广义面中

的环（见图３）分为
１）外环：二者形成“右旋”关系，用 ｌｏｕ表示。
２）内环：二者形成“左旋”关系，用 ｌｉｎ表示。
３）端环：二者形成“交叉”关系，用 ｌｅｎ表示。

图 ２　常见组合面

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｍｏｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｆａｃｅｓ

图 ３　广义面环

Ｆｉｇ．３　Ｌｏｏｐｓｉｎｇｅｎｅｒｉｃｆａｃｅｓ

１．２．２　特征表示方法
基础特征应由零件两侧相关几何信息构成。

为方便叙述，将零件任一侧表面称为正侧，另一侧

称为反侧，设 Ｆｅａ为飞机框肋类零件基础特征，将
以巴科斯诺尔范式（ＢａｃｋｕｓＮａｕｒＦｏｒｍ，ＢＮＦ）表
示如下：

＜Ｆｅａ＞：：＝（＜ｔｙｐｅ＞，＜Ｆ＋ ＞，＜Ｆ－ ＞）
＜ｔｙｐｅ＞：：＝（＜Ｗｅｂ＞｜＜Ｂｅｎｄ＞｜＜Ｗａｌｌ＞）
其中：ｔｙｐｅ为特征类型，分为腹板 Ｗｅｂ、弯曲 Ｂｅｎｄ
和墙体 Ｗａｌｌ；Ｆ＋和 Ｆ－分别为构成特征的正、反两
侧特征面。特征面的本质为由一个或多个拓扑面

构成的广义面，见图４。
根据以上定义，可将整个零件数模分割为一

系列基础特征的组合。为描述特征间满足的邻接

关系，构建以基础特征为顶点，以特征邻接属性为

边的无向图，见图５。

图 ４　基础特征

Ｆｉｇ．４　Ｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅ

图 ５　飞机框肋类零件基础特征邻接图

Ｆｉｇ．５　Ａｄｊａｃｅｎｃｙｇｒａｐｈｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｈｅｅｔｍｅｔａｌ

ｐａｒｔ’ｓｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｓ

２　基于同侧面的特征识别算法

从基础特征模型定义出发，在分析特征零件

结构及特征属性的基础上，基于同侧面识别方法

对飞机框肋类零件基础特征的自动识别方法展开

研究，下面对其识别算法和关键技术进行阐述。

２．１　识别原理
本文零件基础特征的特征面均位于零件两

侧。为避免在特征识别过程中不相关几何信息的

计算，减少零件数模中拓扑面的搜索范围以提升

特征识别效率，在识别过程中将零件模型分割为

正、反两侧，分别计算两侧几何信息后进行特征构

造。由此，本文在广义面概念的基础上提出零件

同侧面模型以表示零件一侧的几何信息，并基于

同侧面构建方法实现飞机框肋类零件的基础特征

识别。首先给出同侧面的定义如下：

定义４　在零件三维模型中，将零件同一侧

３１８
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所有邻接广义面构成的组合面称为零件同侧面。

其中，各广义面称为同侧面单元。根据各同侧面

单元的作用，将它们分为以下两类：

１）关键面，指零件腹板特征的特征面，对应
腹板特征面。

２）关联面，为零件同侧面中除关键面外的其
他所有广义面的统称，各广义面分别对应基础特

征的特征面。

为便于标识，将与关键面邻接的关联面称为

１级关联面，与一级关联面邻接的关联面称为２级
关联面 …… 以此类推，将以 ｎ－１级关联 面
邻接的关联面称为ｎ级关联面。分析各子面可知，

零件任一侧同侧面中关键面对应腹板特征面，奇

数级关联面对应弯曲特征面，偶数级关联面对应

墙体特征面（如表１所示）。
根据飞机框肋类零件特点，易知零件的两侧

同侧面存在以下性质：

性质１　设 Ｆｓ＋、Ｆ
ｓ
－为飞机框肋类零件数模 ｍ

的两同侧面，任取一同侧面单元Ｆｇ＋，存在Ｆ
ｇ
－与其

构成飞机框肋类零件某一结构特征的两侧。

由此，为两同侧面各单元添加对应关系并进

行特征构造。将以输入的腹板面构造的特征称为

关键特征，将以一特征级数 ｎ为同侧面单元对构
造的基础特征称为 ｎ级关联特征。

表 １　零件同侧面

Ｔａｂｌｅ１　Ｓａｍｅｓｉｄｅｆａｃｅｓｏｆｐａｒｔｓ

２．２　算法流程
基于以上原理建立基础特征识别算法，其识

别思路为：首先，以零件的 ＳＴＥＰ数据作为作为原
始数据构建零件属性邻接图，通过面、边属性的计

算，对属性邻接图中各元素进行属性赋值；其次，

以腹板两侧特征面为输入，由正、反两侧逐级识别

并构建同侧面；最后，将两侧同侧面单元进行逐

级匹配，以此构造基础特征并构建特征图（见

图 ６）。
其中，属性邻接图构建、有效邻面识别、关联

面完整识别、同侧面单元匹配构成该算法的关键

技术，下面进行详细阐述。

２．３　关键技术
２．３．１　零件属性邻接图构建

属性 邻 接 图 （ＡｔｔｒｉｂｕｔｅｄＡｄｊａｃｅｎｃｙＧｒａｐｈ，
ＡＡＧ）由Ｊｏｓｈｉ和Ｃｈａｎｇ［３］首次提出，形成了基于

图 ６　基础特征识别算法流程图

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图的特征识别方法。该方法从零件中提取边界表

示信息，表示为以拓扑面为图顶点，以公共边为图

边的图结构，形式为

４１８
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Ｇ＝（Ｖｆ，Ｅｅ）
其中：Ｖｆ和 Ｅｅ分别为邻接图顶点的集合和边的
集合，邻接图任一顶点对应零件模型上的一个拓

扑面，拓扑面间的邻接关系由公共边表示。

为满足特征识别过程中几何信息提取的实际

需求，完整的属性邻接图构建还需包含拓扑面邻

接图中各顶点和边的属性信息，即面属性和边属

性，下面对其计算方法展开叙述。

１）面属性计算
面属性计算即计算邻接图中各顶点的属性。

拓扑面共有的属性一般有几何类型、面积、轮廓周

长等，其中几何类型是基本属性，也是特征识别过

程中拓扑面间相互区分或合并的主要标志之一。

本文研究以 ＣＡＴＩＡＶ５为软件平台，该软件
将三维模型拓扑表面的几何类型描述为平面

（ＣＡＴＰｌａｎｅ）、二次曲面和 Ｎｕｒｂｓ曲面（ＣＡＴＮｕｒｂｓ
Ｓｕｒｆａｃｅ），二次曲面包括圆柱面（ＣＡＴＣｙｌｉｎｄｅｒ）、圆
环面 （ＣＡＴＴｏｒｕｓ）、圆锥面 （ＣＡＴＣｏｎｅ）和球面
（ＣＡＴＳｐｈｅｒｅ）。零件表面由大量拓扑面构成，通
过几何方法计算各面的几何类型将耗费大量时

间，因此获取软件所描述的面几何类型直接作为

零件属性邻接图的顶点属性。

２）边属性计算
边属性主要可分为边的曲线类型、边凹凸性、

几何连续性等。其中，边凹凸性可作为划分同侧

面单元间边界的依据；几何连续性可作为碎面识

别和界定两侧几何信息范围的依据。下面对两类

属性计算方法进行介绍。

如图７所示，设面 ｆ１和 ｆ２为两邻接拓扑面，
边 ｅ为 ｆ１和 ｆ２的公共边，点 ｐ为 ｅ上任一点。在
点 ｐ处创建 ｅ的法平面，分别与 ｆ１、ｆ２相交生成交

线 ｌ１与 ｌ２，向量 ｖｔ１、ｖｔ２为 ｌ１与 ｌ２在点 ｐ处切矢（方
向默认为由 ｌ１指向 ｌ２），ｌ１和 ｌ２在 ｐ点处的曲率
为 κ１、κ２，ｌ１和 ｌ２在 ｐ点处的曲法向（指向曲率圆
圆心）为 ｖβ１、ｖβ２，向量 ｖｎ１、ｖｎ２为 ｆ１和 ｆ２在点 ｐ处
的体外法矢。ｖｌ１为 ｆ１上 ｅ在点 ｐ处的切矢，方向
与 ｆ１环边一致（即沿 ｆ１体外法矢方向站立并朝向
ｖｌ１方向时，ｆ１位于左侧）。ｅ在点 ｐ处的几何连续
性判定规则如下：

①若 ｖｔ１∥／ｖｔ２，则称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处为 Ｇ０

连续点。

②若 ｖｔ１∥ｖｔ２∧κ１≠κ２，则称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ

处为 Ｇ１连续点。
③若 ｖｔ１∥ｖｔ２∧κ１＝κ２，则称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ

处为 Ｇ２连续点。
基于邻接边上点的几何连续性关系，进一步

给出邻接边的几何连续性规则：

①若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为 Ｇ０连续点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的 Ｇ

０
连续边。

②若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为 Ｇ１连续点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的 Ｇ

１
连续边。

③若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为 Ｇ２连续点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的 Ｇ

２
连续边。

④否则，若边 ｅ上至少存在两点 ｐ、ｑ属于不
同的几何连续点，则称边 ｅ为面 ｆ１与面 ｆ２的复杂
连续边。

边 ｅ上点 ｐ的凹凸性判定方法如下：
①若 ｖｔ１∥／ｖｔ２∧（（ｖｔ１×ｖｔ２）·ｖｌ１＜０），则称面

ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处为凹点。
②若 ｖｔ１∥／ｖｔ２∧（（ｖｔ１×ｖｔ２）·ｖｌ１＞０），则称面

ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处为凸点。

图 ７　边凹凸性计算

Ｆｉｇ．７　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｅｄｇｅ’ｓｃｏｎｃａｖｉｔｙｃｏｎｖｅｘｉｔｙ
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　　③若满足：ｖｔ１∥ｖｔ２∧ κ１－０ ＜δ∧（κ２＞０∧
ｖｎ２·ｖβ２＞０），则称面ｆ１与ｆ２在点 ｐ处为平凹切点，
δ为计算精度。

④若满足：ｖｔ１∥ｖｔ２∧ κ１－０ ＜δ∧（κ２＞０∧
ｖｎ２·ｖβ２ ＜０），则称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处为平凸
切点。

⑤若 ｖｔ１∥ｖｔ２∧ κ１－０ ＜δ∧ κ２－０ ＜δ，则
称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处为平平切点。

⑥若满足：ｖｔ１∥ｖｔ２∧（κ１＞０∧ｖｎ１·ｖβ１＞０）∧
（κ２＞０∧ｖｎ２·ｖβ２＞０），则称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处
为双凹切点。

⑦若满足：ｖｔ１∥ｖｔ２∧（κ１＞０∧ｖｎ１·ｖβ１＜０）∧
（κ２＞０∧ｖｎ２·ｖβ２＜０），则称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处
为双凸切点。

⑧若满足：ｖｔ１∥ｖｔ２∧（κ１＞０∧ｖｎ１·ｖβ１＞０）∧
（κ２＞０∧ｖｎ２·ｖβ２＜０），则称面 ｆ１与 ｆ２在点 ｐ处
为凹凸切点。

基于邻接边上点的凹凸关系，进一步给出邻

接边的凹凸关系判定规则，对于边 ｅ，其上点 ｐ处
的凹凸性判断如下：

①若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为凹点，则称边 ｅ为面 ｆ１与
面 ｆ２的凹边。

②若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为凸点，则称边 ｅ为面 ｆ１与
面 ｆ２的凸边。

③若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为平凹切点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的平凹切边。

④若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为平凸切点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的平凸切边。

⑤若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为平平切点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的平平切边。

⑥若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为双凹切点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的双凹切边。

⑦若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为双凸切点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的双凸切边。

⑧若ｐ，ｐ∈ｅ，ｐ为凹凸切点，则称边 ｅ为面
ｆ１与面 ｆ２的凹凸切边。

⑨若边 ｅ上至少存在两点 ｐ、ｑ属于不同的
凹凸类型，则称边 ｅ为面 ｆ１与面 ｆ２的复杂凹
凸边。

由以上判定方法可知，边凹凸性和几何连续

性的判定需计算公共边处无数个点处的属性。为

减少计算量，本文采用预设的参数对公共边曲线

进行等参数采样，计算各个采样点处的边属性后

公共边的属性进行综合判断。

２．３．２　有效邻面识别
为方便描述，在通过某已知同侧面单元扩展

识别邻接新同侧面单元的过程中，将已知同侧面

单元称为主面，新同侧面单元称为侧位面。

有效邻面是同侧面识别过程中，属于侧位面

且与主面存在公共边的拓扑面。因此，基于已确

定的主面，通过边属性分析对构成侧位面的拓扑

面进行关联查找，即为有效邻面。其关键步骤为

步骤１　提取主面内、外环边，以边凹凸性为
依据，对环边进行分组。该步骤的目的为将属于

同一关联面的环边置为一组。分组规则如下：

规则１　非切线边分组。设零件模型属性邻
接图为 Ｇ＝（Ｖｆ，Ｅｅ），ｅ１、ｅ２分别为主面 Ｆ

ｇ
上两条

邻接边，若 ｅ１和 ｅ２同为 Ｇ
０
连续边且凹凸性相同，

将其置为一组。

规则２　切线边分组。设零件模型属性邻接
图为 Ｇ＝（Ｖｆ，Ｅｅ），ｅ１、ｅ２分别为主面 Ｆ

ｇ
上 ２条邻

接边，若 ｅ１和 ｅ２同为 Ｇ
１
连续边且凹凸性相同，将

其置为一组。

步骤２　以各组边为单位从主面的所有邻接
拓扑面中识别有效邻面，识别规则如下：

规则３　有效邻面识别。设零件模型属性邻
接图为 Ｇ＝（Ｖｆ，Ｅｅ），｛ｅｉ ｉ＝１，２，…，ｍ｝为主面 Ｆ

ｇ

上的一组边，｛ｆｉ ｉ＝１，２，…，ｍ｝为 Ｆ
ｇ
的一组邻接

面且分别以｛ｅｉ ｉ＝１，２，…，ｍ｝为公共边，若｛ｅｉ ｉ＝

１，２，…，ｍ｝为切边组，则｛ｆｉ ｉ＝１，２，…，ｍ｝为 Ｆ
ｇ

的一组有效邻面。

２．３．３　关联面完整识别
同侧面识别中，将组成关联面的拓扑面称为

该关联面的子面。有效邻面识别的结果仅构成目

标关联面的子集。欲保证同侧面单元识别的完整

性，需通过一定规则对关联面进行完整识别。缺

失的子面主要分为过渡面和碎面两类，下面进行

详细阐述。

１）过渡面
零件数模中，描述弯边中弯曲部分的关联面

一般由一组圆柱面构成。由于主面相邻边不一定

相切，相邻圆柱面间一般存在一张曲面作为过渡，

本文将其称为过渡面。过渡面与两圆柱面间分别

存在公共边，且与主面存在公共点，其拓扑结构如

图８所示。由此，在有效邻面识别结果基础上，利
用过渡面判断方法计算缺失的过渡面。其中，过

渡面的判断方法如下：

规则 ４　过渡面判断。设拓扑面集 Ｆ＝
｛ｆｉ ｉ＝１，２，…，ｎ｝为广义面 Ｆ

ｇ
的一组有效邻面，

若存在拓扑面 ｆ使得：①ｆ与 Ｆｇ存在公共点；②存
在 ｆｍ、ｆｎ属于 Ｆ，且 ｆ与 ｆｍ、ｆｎ间均存在公共边，则 ｆ
为过渡面。
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２）碎面
飞机框肋类零件数模表面经常出现若干组呈

“细碎状”的曲面片，各面片间存在直接或间接的

拓扑邻接关系，单个面片的面积一般比较小，且形

状大多不规则，技术人员一般形象地将其称为

“碎面”。各曲面片原本可由一张完整曲面表示，

因 ＣＡＤ系统间模型格式转换、不规范的建模顺
序、过多的曲面裁剪等操作导致碎面缺陷的产生。

在光顺曲面中，曲面内部通常满足 Ｇ２以上连续
性。由此易知，碎面缺陷中各面片具有一致的几

何类型，且于面内部和公共边界处均满足 Ｇ２以上
连续性。结合 １．２．１节广义面相关定义，对飞机
框肋类零件数模碎面缺陷做出如下定义：

定义５　对飞机框肋类零件数模表面由一组
面组成的组合面 Ｆｃ，若其子面 ｆｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）理
论上属于同一张完整曲面，且同时满足：①各子面
具有相同几何类型；②各子面在公共边界处具有
Ｇ２及以上连续性，则称ｆｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）构成一个
碎面缺陷，且单个面 ｆｉ称为碎面，见图９。

基于以上分析，提出碎面的识别方法，其思路

与同侧面构建算法大致相同，计算原理如下：

利用碎面判断方法，以一级子面为基准，计算

出二级子面……以 ｋ级子面为基准，计算 ｋ＋１级
子面，依次逐步计算出所有子面，最后实现关联面

完整识别。其中，碎面的判断规则如下：

规则５　碎面判断。设 Ｆ＝｛ｆｉ ｉ＝１，２，…，
ｎ｝为一组子面，若存在一拓扑面 ｆ使得 ｆ与 Ｆ中
某子面相邻且满足 Ｇ２以上连续性，则 ｆ为碎面。

拓扑面间连续性的判断依据可直接由零件的

属性邻接图获取。将有效邻面与过渡面组成的集

合称为所求关联面的一级子面，以一级子面为基

图 ８　过渡面及与相邻面拓扑关系

Ｆｉｇ．８　Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌｓｕｒｆａｃｅａｎｄｉｔｓｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌ

ｒｅｌａｔｉｏｎｗｉｔｈａｄｊａｃｅｎｔｓｕｒｆａｃｅｓ

图 ９　零件碎面

Ｆｉｇ．９　Ｆｒａｇｍｅｎｔａｒｙｆａｃｅｓｏｆｐａｒｔ

础计算出的所有子面，称为二级子面……以 ｎ－１
级子面为基础计算所得的所有子面，称为 ｎ级
子面。

２．４　同侧面单元匹配
经提取构建后的两侧同侧面应为两张独立

的、结点和边个数均相等的图，采用图的遍历方式

关联正、反同侧面中各结点，形成一张完整的零件

基构特征图。匹配规则如下：

规则６　同侧面单元匹配。设 Ｆｓ１、Ｆ
ｓ
２为飞机

框肋类零件数模 ｍ的两同侧面，同侧面单元 Ｆｇ１∈

Ｆｓ１、Ｆ
ｇ
２∈Ｆ

ｓ
２，取拓扑面 ｆ∈Ｆ

ｇ
１上一点 ｐ处沿面内法

矢作射线 ｌ，若满足：①Ｆｇ１和 Ｆ
ｇ
２为同级同侧面单

元；②ｌ与 Ｆｇ２相交于点 ｑ，且 ｐ、ｑ两点距离 ｄ与零

件厚度 ｔ满足 ｄ－ｔ＜δ（δ为计算精度），则 Ｆｇ１与

Ｆｇ２匹配。

３　算法实现及测试

利用专业开发工具对本文研究内容进行开

发，形成“飞机框肋类零件基础特征快速识别程

序”。程序的运行方式为：输入框肋类零件 ＳＴＥＰ
文件，由用户分别交互选择零件两侧一个或多个

拓扑面作为两侧同侧面的关键面，再由程序对零

件自动进行属性邻接图构建、同侧面构建、同侧面

单元匹配和特征构造后，最终输出零件基础特

征图。

本文首先以带弯边的零件作为测试对象进行

基础特征识别。如图 １０（ａ）所示，框肋类零件尺
寸为７１１ｍｍ×２４０ｍｍ×５５ｍｍ，主要包含弯边、普
通孔、切口、唇孔等特征。其基础结构数量多，零

件表面几何数据较为丰富，因此具有典型性。经

统计，该零件的基础结构构成为：腹板 １个、弯曲
２８个、墙体 ３４个；两侧同侧面构成为：关键面
１个、１级关联面１４个、２级关联面 １４个、３级关
联面１１个、４级关联面 ２０个，且两侧同侧面单元
一一对应。运行本程序对零件正反两侧同侧面进

行识别，识别结果如图 １０（ｂ）所示，其中：橙色广
义面为关键面，绿色广义面为奇数级关联面，黄色

广义面为偶数级关联面，识别结果数据统计如

表２所示。
由图１０（ｂ）和表 ２数据可知，该测试实例识

别结果有效且正确。但由于零件中不存在过渡面

和碎面缺陷，为验证算法中关联面完整识别部分

的正确性和有效性，采用图 １１（ａ）所示零件进行
补充测试。经统计，该钣金零件基础结构构成为：

腹板１个、弯曲 ３个、墙体 ３个；两侧同侧面构成
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为：关键面 １个、１级关联面 ３个、２级关联面
３个。运行本程序对零件基础特征进行识别，识
别结果如图 １１（ｂ）所示，图中各同侧面单元着色
方式与图 １０相同，识别结果数据统计如表 ３所
示。由数据可知，该测试实例对过渡面和碎面缺

陷的识别结果有效且正确。值得指出的是，根据

加工工艺过程，零件中原则上应有３个弯边，即应
对应３个弯曲结构，但其中 ２个弯曲结构在零件
中具有连接部分，因此被视为同属于一个弯曲结

构，连接部分被视为过渡面。

图 １０　测试对象 １及运行结果

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｓｔｐａｒｔ１ａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ

表 ２　测试对象 １基础特征识别结果统计

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｅｓｔｐａｒｔ１

识别结果
关键特征 １级关联特征 ２级关联特征 ３级关联特征 ４级关联特征

正 反 正 反 正 反 正 反 正 反

总数 １ １ １４ １４ １４ １４ １１ １１ ２０ ２０

正确 １４ １４ １４ １４ １１ １１ ２０ ２０

错误 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

正确率／％ １００ １００ １００ １００ １００ １００ １００ １００

图 １１　测试对象 ２及运行结果

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｓｔｐａｒｔ２ａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ

表 ３　测试对象 ２基础特征识别结果统计

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｅｓｔｐａｒｔ２

识别结果
关键特征 １级关联特征 ２级关联特征 碎面缺陷 过渡面

正 反 正 反 正 反 正 反 正 反

总数 １ １ ２ ２ ３ ３ ３ ２ ３ ３

正确 ２ ２ ３ ３ ３ ２ ３ ３

错误 ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

正确率／％ １００ １００ １００ １００ １００ １００ １００ １００
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４　结　论

本文为解决飞机框肋类零件基础特征识别与

提取问题，在总结零件结构特点的基础上提出了

基于同侧面的基础特征识别算法。研究取得的具

体结果如下：

１）研究和定义了飞机框肋类零件基础特征，
并将零件表示为一组基础特征的组合。

２）提出和建立了基于同侧面的飞机框肋类
零件基础特征识别技术，为零件后续的制造及工

装设计等生产流程提供数据支撑。

３）针对飞机框肋类零件中存在的碎面缺陷
给出了其定义与识别方法，提升了特征识别准

确性。

４）经实例测试表明，该算法能较好地对零件
基础特征进行识别与提取，结果完整、合理。
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ｓｅｃｔｉｎｇｆｅａｔｕｒｅｓｆｏｒｓｉｄｅｃｏｒｅｄｅｓｉｇｎｉｎｔｗｏｐｉｅｃｅｐｅｒｍａｎｅｎｔ

ｍｏｌｄｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０，５０（５８）：４２１４３９．

［１０］ ＧＵＰＴＡＲＫ，ＧＵＲＵＭＯＯＲＴＨＹＢ．Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ，ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａ

ｔｉｏｎ，ａｎｄａｕｔｏｍａｔｉｃｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｏｆｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｅａｔｕｒｅｓｉｎｓｈｅｅｔ

ｍｅｔａｌｐａｒｔｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＡｉｄｅｄＤｅｓｉｇｎ，２０１３，４５（１１）：１４６９

１４８４．

［１１］ＬＩＵＺＪ，ＬＩＪＪ，ＷＡＮＧＹＬ，ｅｔａｌ．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａｌｌｙｅｘｔｒａｃｔｉｎｇ

ｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｆｅａｔｕｒｅｓｆｒｏｍｓｏｌｉｄｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＺｈｅｊｉａｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳｃｉｅｎｃｅＢ（Ｂｉｏｍｅｄｉｃｉｎｅ＆Ｂｉｏｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ），２００４，５

（１１）：１４５６１４６５．

［１２］ＳＨＵＮＭＵＧＡＭＭＳ．Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｏｆ３Ｄｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

ｉｎＳＴＥＰＡＰ２０３ｆｏｒｍａｔ．ＰａｒｔⅠ：Ｆｅａｔｕｒｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｄｕｃｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈ，２００９，４７

（４）：９４１９６４．

［１３］ＳＨＵＮＭＵＧＡＭＭＳ．Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｏｆ３Ｄｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

ｉｎＳＴＥＰＡＰ２０３ｆｏｒｍａｔ．ＰａｒｔⅡ：Ｆｅａｔｕｒｅｒｅａｓｏｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｄｕｃｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈ，２００９，４７（５）：

１２８７１３０８．

［１４］张天阳，周敏，郑国磊．飞机结构件三维设计模型质量检测

技术研究与开发［Ｊ］．机械工程与自动化，２０１８（１）：５５５７．

ＺＨＡＮＧＴＹ，ＺＨＯＵＭ，ＺＨＥＮＧＧＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ｏｆｍｏｄｅｌｑｕａｌｉｔｙｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒｔｓ［Ｊ］．Ｍｅ

ｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１８（１）：５５５７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］张聪聪，张树生，黄瑞，等．飞机结构件三维 ＣＡＤ模型缺陷

识别方法［Ｊ］．计算机集成制造系统，２０１４，２０（９）：２０９９

２１０６．

ＺＨＡＮＧＣＣ，ＺＨＡＮＧＳＳ，ＨＵＡＮＧＲ，ｅｔａｌ．Ｄｅｔｅｃｔｉｎｇｄｅｆｅｃｔｓ

ｍｅｔｈｏｄｏｆ３Ｄａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＩｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，２０１４，２０（９）：２０９９２１０６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　汤志鸿　男，硕士。主要研究方向：ＣＡＤ／ＣＡＭ。

郑国磊　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：智能

ＣＡＤ、工装智能设计。

郑艺玮　男，学士。主要研究方向：ＣＡＤ／ＣＡＭ。
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Ａｕｔｏｍａｔｉｃｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎａｎｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｓｏｆ
ａｉｒｃｒａｆｔｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｐａｒｔｓ

ＴＡＮＧＺｈｉｈｏｎｇ，ＺＨＥＮＧＧｕｏｌｅｉ，ＺＨＥＮＧＹｉｗｅｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｒｃｒａｆｔｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｐａｒｔｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｐａｒｔｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｗｈｉｃｈｈａｓｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒ
ｉｓｔｉｃｓｏｆｌａｒｇｅｑｕａｎｔｉｔｙａｎｄｓｈａｐｅｖａｒｉｅｔｙ．Ｔｈｅｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｅｄｉｎｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｈｅｅｔｍｅｔａｌ
ｐａｒｔｓｏｃｃｕｐｉｅｓａｌａｒｇｅｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ．Ｃｕｒｒｅｎｔｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅ
ｆｕｎｃｔｉｏｎｓｐｒｏｖｉｄｅｄｂｙｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇＣＡＤｓｏｆｔｗａｒｅｃａｎｎｏｔｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｍｏｄｅｒｎａｉｒｃｒａｆｔｄｅｓｉｇｎａｎｄ
ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｅｉｎｔｅｒｍｓｏｆｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｑｕａｌｉｔｙ．Ｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｒｅｌｅｖａｎｔａｕｔｏｍａｔｉｃｄｅｓｉｇｎａｎｄ
ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｐａｒｔｓｈａｖｅｂｅｃｏｍｅａｎｕｒｇｅｎｔｄｅｍａｎｄ．Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎａｎｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ
ｏｆｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｓｏｆｐａｒｔｓｂａｓｅｄｏｎＢｒｅｐｍｏｄｅｌａｒｅｔｈｅｂａｓｉｓａｎｄｐｒｅｍｉｓｅｆｏｒｓｕｂｓｅｑｕｅｎｔｒｅｌａｔｅｄｐｒｏｃｅｓｓｐｌａｎ
ｎｉｎｇａｎｄｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｉｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓｔｈｅｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｍｏｄｅｌｏｆｐａｒｔｓａｎｄｐｒｅｓｅｎｔｓａ
ｆｅａｔｕｒｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｓａｍｅｓｉｄｅｆａｃｅ．Ｔｈａｔｉｓ，ｗｉｔｈｔｈｅＳＴＥＰｄａｔａａｓｉｎｐｕｔ，ｔｈｅｗｅｂｆａｃｅｓｏｎ
ｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｐａｒｔｓａｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄ．Ｕｓｉｎｇｔｈｅｍｅｔｈｏｄｓｏｆａｔｔｒｉｂｕｔｅａｄｊａｃｅｎｃｙｇｒａｐｈ（ＡＡＧ）ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ，ｅｆｆｅｃ
ｔｉｖｅａｄｊａｃｅｎｔｆａｃｅｓｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎａｎｄｃｏｍｐｌｅｔｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｖｅｆａｃｅｓ，ｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｖｅｆａｃｅｓａｔａｌｌｌｅｖ
ｅｌｓａｒｅｒｅｃｏｇｎｉｚｅｄｓｔｅｐｂｙｓｔｅｐｔｏｃｏｎｓｔｒｕｃｔｔｈｅｓａｍｅｓｉｄｅｆａｃｅｓｏｎｂｏｔｈｓｉｄｅｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｂａｓｉｃｆｅａｔｕｒｅｓａｎｄ
ｔｈｅｉｒａｄｊａｃｅｎｃｙｇｒａｐｈａｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙｍａｔｃｈｉｎｇｏｆｔｈｅｓａｍｅｓｉｄｅｕｎｉｔ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｅｎｓｕｒｅｔｈｅｉｎｔｅｇｒｉｔｙｏｆｆｅａ
ｔｕｒｅｆａｃｅｓ，ｔｈｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎａｎｄｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｆｒａｇｍｅｎｔａｒｙｆａｃｅｄｅｆｅｃｔｓｉｎ３Ｄｐａｒｔｍｏｄｅｌａｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ．
Ｅｘａｍｐｌｅｓａｒｅｇｉｖｅｎｔｏｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅａｐｐｒｏａｃｈ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｉｇｉｔａｌｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ； ａｉｒｃｒａｆｔｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｐａｒｔ； ｆｅａｔｕｒｅ ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ； ｓｏｌｉｄ ｍｏｄｅｌ；
ｆｅａｔｕｒｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０７３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０２６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２０５１４：１０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２０４．１０００．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｅｎｇｇｕｏｌｅｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１８０８０３；录用日期：２０１８０９１４；网络出版时间：２０１８１１１４１５：２８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１１３．１３４６．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１５７４０９９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｑｉａｎｇｌｉｕ＠ｔｊｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：王沛晶，刘强．一种混合粒度奇偶校验故障注入检测方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（４）：８２１８２６．
ＷＡＮＧＰＪ，ＬＩＵＱ．Ｍｉｘｅｄｇｒａｉｎｐａｒｉｔｙｃｏｄｅｂａｓｅｄｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｇａｉｎｓｔｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（４）：８２１８２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４６４

一种混合粒度奇偶校验故障注入检测方法

王沛晶１，２，刘强１，２，

（１．天津大学 微电子学院，天津 ３０００７２；　２．天津市成像与感知微电子技术重点实验室，天津 ３０００７２）

　　摘　　　要：为了实现高效的抗故障注入攻击，提出了一种混合粒度奇偶校验故障注入
检测方法。传统奇偶校验检测方法为每 ｎ比特设置一个奇偶位，表示该 ｎ比特的奇偶性。随
着 ｎ的减小，奇偶位个数增加，资源消耗增加，检测率提高。为了实现故障检测率和资源消耗
的折中，对电路故障注入敏感部分或关键部分处理的数据采用细粒度奇偶校验（即 ｎ值较
小），对其他部分采用粗粒度奇偶校验。以 ＲＣ５加密算法为例，阐述了混合粒度奇偶校验故障
检测方法的原理和应用，并对不同粒度奇偶校验方法的故障检测率及资源使用进行了理论分

析。实验结果表明，与整个 ＲＣ５电路都采用字（ｎ＝３２ｂｉｔ）奇偶校验相比，混合粒度奇偶校验
故障注入检测方法可以提高故障检测率２９．４４％，仅增加资源消耗２．４８％。

关　键　词：奇偶校验；混合粒度故障检测；故障检测率；故障注入攻击；现场可编程门
阵列 （ＦＰＧＡ）

中图分类号：ＴＮ４０７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０８２１０６

　　抗故障注入攻击技术［１］
可以保护电路芯片

免受恶意攻击，保证芯片内部数据的安全。常用

的抗故障注入攻击技术可以分为物理隔离和故障

检测两种。通过封装干扰、金属层屏蔽，物理隔离

技术可以抵抗光、电磁、重离子束等故障注入攻

击
［２］
。故障检测技术主要包括环境监测技术

［３］

和冗余计算技术
［４］
。环境监测技术利用电压传

感器、光传感器等监测芯片物理环境的变化，进而

检测电压、激光等故障注入攻击
［５］
。冗余计算技

术使用额外的硬件或者功能检测电路是否被注入

故障，包括空间冗余、时间冗余和信息冗余
［６］
。

空间冗余通过额外的硬件来检测电路是否遭

受攻击，引入额外的资源消耗。文献［７］对高级
加密标准（ＡｄｖａｎｃｅｄＥｎｃｒｙｐｔｉｏｎＳｔａｎｄａｒｄ，ＡＥＳ）加
密算法 Ｓ盒采用基于自检测系统的双模冗余和基
于投票器的三模冗余，所需资源分别为基本 Ｓ盒
的１．８倍和２．５倍。时间冗余通过重复执行程序

来检测瞬态故障或周期性故障，有很高的时间成

本
［８］
。信息冗余采用错误检测编码

［９１０］
，在数据

中增加冗余信息进行故障检测，所需空间和时间

成本较低。

常用的错误检测编码有奇偶校验码、循环冗

余码等。文献［１１］将奇偶校验码和循环冗余码
应用于 ＲＣ５加密算法的故障注入检测，实验结果
显示，后者所需资源明显多于前者。然而，奇偶校

验码存在无法检测偶数比特故障的缺陷。文

献［１２］将奇偶校验应用于 ＡＥＳ加密算法的故障
检测，结果表明，奇数比特故障的检测率为

１００％，而 ２ｂｉｔ和 ４ｂｉｔ故障漏检率非常明显。文
献［１１，１３］显示，字节奇偶校验可以获得高于字
奇偶校验的故障检测率，但所需时间和资源均高

于字校验。

基于上述问题，本文提出了一种基于混合粒

度奇偶校验的故障注入检测方法。对电路故障注

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904021&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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入敏感部分或关键部分处理的数据采用细粒度奇

偶校验（即 ｎ值较小），对其他部分采用粗粒度奇
偶校验。为了找到最佳粒度混合方案，以 ｎ＝３２、
１６、８、４ｂｉｔ的奇偶校验为例，进行了故障检测率及
资源使用的理论分析，并给出混合粒度故障检测

方法检测率及资源使用的计算公式。为了评估本

文提出的故障注入检测方法，将其应用于 ＲＣ５加
密算法并在现场可编程门阵列（ＦｉｅｌｄＰｒｏｇｒａｍｍａ
ｂｌｅＧａｔｅＡｒｒａｙ，ＦＰＧＡ）上实现，同时采用时钟故障
注入攻击技术进行攻击，分析了不同混合粒度故

障检测方法的性能。

１　奇偶校验及 ＲＣ５加密算法

１．１　奇偶校验故障检测原理
奇偶校验故障检测结构如图 １所示，在原始

电路基础上增加预测电路和比较电路。输入数据

ｘ通过原始电路得到其输出结果，并计算得出该
结果的奇偶性 ｙ。输入数据 ｘ同时通过预测电路
得到输出结果奇偶性的理论值 ｐ。ｙ和 ｐ通过比
较电路得出比较结果，若二者一致，则认为原始电

路输出正确，否则原始电路有故障注入。

图 １　奇偶校验故障检测结构

Ｆｉｇ．１　Ｐａｒｉｔｙｃｏｄｅｂａｓｅｄｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

１．２　ＲＣ５加密算法原理

ＲＣ５分组密码算法［１４］
由于其较高的灵活性、

运算简洁性和出色的安全性能等优势，非常适合

网络数据流、无线传感网络等加密应用。ＲＣ５算
法的块长 ｗ（以比特表示的字的大小，通常取 １６、
３２、６４ｂｉｔ）、密钥长度 ｂ（常取 ０～２５５Ｂｙｔｅ）、运算
轮数 ｒ（取值范围 ０～２５５）均为可变参数［１５］

。这

些参数能被调整以满足不同的安全目的和性能。

ＲＣ５算法加密时，对 ２个 ｗ字长的数据进行
处理，加密过程如下：

Ａ＝Ａ＋Ｓ０
Ｂ＝Ｂ＋Ｓ１
ｆｏｒｉ＝１ｔｏｒ
Ａ＝（（Ａ

!

Ｂ）＜＜＜Ｂ）＋Ｓ２ｉ
Ｂ＝（（Ｂ

!

Ａ）＜＜＜Ａ）＋Ｓ２ｉ＋１
其中：初始的 ｗ比特数据 Ａ，Ｂ表示一组待加密的
明文，最终的 Ａ，Ｂ表示加密完成后的一组密文；Ｓ
序列表示由用户密钥扩展生成的加密密钥；＜＜＜

表示循环左移。

２　混合粒度奇偶校验故障检测方法

２．１　基本思想

由于常用的字奇偶校验故障检测率较低，而

字节奇偶校验资源占用较多，提出对电路不同部

分采用不同粒度校验方法的混合粒度奇偶校验故

障检测方法，以实现故障检测率及资源的折中。

其基本思想为根据故障注入攻击特点，对电路中

故障注入敏感部分或关键部分处理的数据采用细

粒度奇偶校验，其他部分采用粗粒度奇偶校验。

２．２　ＲＣ５加密算法混合粒度故障检测实现
以 ＲＣ５加密电路为例阐述本文提出的混合

粒度故障注入检测方法，选取 ＲＣ５最常用的参数
组合（ｗ＝３２ｂｉｔ，ｂ＝１６Ｂｙｔｅ，ｒ＝１２轮）。该方法同
样可以应用于其他加密电路及其他参数组合，不

同加密电路中包括的运算操作不同，故预测模块

中对奇偶性的预测方法不同；同一加密电路的不

同参数组合其差别主要在于加密数据比特数及加

密轮数，电路模块数不同，设计原理相同。在本设

计中，为实现流水线的操作
［１６］
，需要 １３组加密模

块，加密模块０初始化输入明文，加密模块 １～１２
完全相同，执行加密操作，如图 ２所示，Ａ０表示明
文 Ａ经加密模块０后的运算结果；ＰＡ０表示数据 Ａ０
奇偶性实际值；ｐａ０表示数据 Ａ０奇偶性理论值；Ｔａ０
表示 ＰＡ０和 ｐａ０的比较结果；以此类推。。

根据混合粒度奇偶校验故障检测思想，对每

个加密模块附加预测电路及比较电路。为了实现

模块化设计，每个模块输出结果奇偶性的实际值

和理论值的计算均在预测模块中完成。预测电路

和比较电路同样采用流水线结构。每个预测模块

可以采用不同粒度的奇偶校验。

２．３　ＲＣ５故障检测预测电路设计
如１．２节所述，ＲＣ５加密算法包括 ３个运算

操作：加、异或和循环左移。基于这３个操作解释
奇偶性的预测方法。

ｍ比特数据 Ａ的奇偶性 ｐ（Ａ）通过异或其相
应的比特位得

ｐ（Ａ）＝ｐ（ａｍ－１…ａ１，ａ０）＝ !

０

ｉ＝ｍ－１
ａｉ （１）

２个数的和的奇偶性通过异或２个加数的奇偶
性、进位输入Ｃｉｎ及加法过程产生的所有进位Ｃ

（ｉ）
ｏｕｔ得

ｐ（Ａ＋Ｂ）＝ｐ（Ａ）
!

ｐ（Ｂ）
!

Ｃｉｎ! !

０

ｉ＝ｍ－１
Ｃ（ｉ）ｏｕｔ（２）

２个数异或后的奇偶性由异或这 ２个操作数
的奇偶性得

２２８
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　第 ４期 王沛晶，等：一种混合粒度奇偶校验故障注入检测方法

图 ２　ＲＣ５加密电路混合粒度故障检测实现

Ｆｉｇ．２　ＡｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆｍｉｘｅｄｇｒａｉｎｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｆｏｒＲＣ５ｅｎｃｒｙｐｔｅｄｃｉｒｃｕｉｔ

ｐ（Ａ
!

Ｂ）＝ｐ（Ａ）
!

ｐ（Ｂ） （３）
一个数循环左移 ｋ比特后奇偶性不改变

ｐ（Ａ＜＜＜ｋ）＝ｐ（Ａ） （４）
仅对其中的某些位进行奇偶校验时，计算更

复杂。例如常用的字节校验，循环左移 ｋ比特后，
每个字节奇偶性的计算如下：

ｐｈ（Ａ＜＜＜ｋ）＝ｐｈ－（ｋ／８）ｍｏｄ４（Ａ＜＜＜（ｋｍｏｄ８））

（５）
式中：ｈ为字节数。因此，只需考虑 ｐｓ（Ａ＜＜＜ｔ），
０≤ｔ≤７即可：

ｐｓ（Ａ＜＜＜ｔ）＝!

０

ｉ＝７
ａ（８ｓ－ｔ＋ｉ）ｍｏｄ３２ （６）

其中：ｓ＝ｈ－（ｋ／８）ｍｏｄ４。
由上述分析可知，加和异或操作均需要 ３个

寄存器来存储计算过程中数据的奇偶性，循环左

移需要 ２个寄存器。越细粒度的奇偶校验，所需
寄存器越多。

３　奇偶校验故障检测率及资源使用
理论分析

　　为了在设计阶段找到最佳粒度混合方案，对
不同粒度奇偶校验的故障检测率和资源使用进行

理论分析。故障检测率为检测出的故障数占总故

障数的百分比。在对故障检测率进行理论分析

时，本文假设故障注入位置随机，不同比特故障出

现的概率相等。

以３２ｂｉｔ数据为例，首先分别对 ３２、１６、８和
４ｂｉｔ的奇偶校验进行故障检测率理论分析。故障
注入攻击可以引起 １、２、…、３２ｂｉｔ的故障。根据
数据组合原理，可得随机故障的总数为 Ｃ１３２ ＋

Ｃ２３２＋Ｃ
３
３２＋… ＋Ｃ

３１
３２＋Ｃ

３２
３２。３２ｂｉｔ奇偶校验方法可

以检测到所有奇数比特故障，即可以检测到的故

障总数为 Ｃ１３２＋Ｃ
３
３２＋Ｃ

５
３２＋… ＋Ｃ

２９
３２＋Ｃ

３１
３２，所以故

障检测率为 ５０％。类似地，可分别计算出 １６、８

和４ｂｉｔ奇偶校验可检测出的故障总数，从而得出
其故障检测率理论值，如表１所示。

在资源消耗理论分析方面，以 ３２ｂｉｔ数据采
用３２ｂｉｔ奇偶校验为例进行分析。由 ２．３节可
得，预测电路需要８个寄存器存储数据奇偶性；在
比较电路中，需要 １个寄存器来存储加密数据奇
偶性实际值与理论值的比较结果。当采用 １６、８
和４ｂｉｔ校验方法时，由于奇偶位的增加，所需寄
存器分别为 ３２ｂｉｔ校验方法的 ２、４、８倍，如表２
所示。

在实际故障注入中，不同比特故障数出现的

概率并不完全相等，根据电路不同部分对故障注

入的敏感程度采用不同粒度奇偶校验，以实现高

故障检测率、低资源消耗的混合粒度故障检测

方法。

表 １　不同粒度校验方法故障检测率理论值

Ｔａｂｌｅ１　Ｆａｕｌｔｃｏｖｅｒａｇｅｉｎｔｈｅｏｒｙｏｆｍｕｌｔｉｇｒａｎｕｌａｒｉｔｙ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

不同比特奇偶校验／ｂｉｔ 故障检测率／％

３２ ５０

１６ ７５

８ ９３．７５

４ ９９．６０

表 ２　不同粒度校验方法寄存器消耗理论值

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｇｉｓｔｅｒｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｏｒｙｏｆｍｕｌｔｉ

ｇｒａｎｕｌａｒｉｔｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

不同比特奇偶校验／ｂｉｔ
寄存器数量

预测电路 比较电路

３２ ８ １

１６ １６ ２

８ ３２ ４

４ ６４ ８

４　实验及结果分析

为了评估本文提出的故障注入检测方法，将

３２８



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　

其应用于 ＲＣ５加密算法并在 ＦＰＧＡ上实现。通
过布局布线后的时序仿真对电路进行时钟故障注

入攻击，分析得出不同混合粒度故障检测方法的

故障检测率及资源消耗。

４．１　时钟故障注入设置
时钟故障注入攻击在特定的时钟周期对电路

注入故障，操作简单，易于实现。本实验先使电路

工作在正常状态，之后不断缩小某一时刻时钟周

期，如图３所示，通过不断增大 Δ值实现，直到电
路关键路径计算结果错误。继续缩小该时刻时钟

周期，其他路径也将注入故障，直到电路中所有路

径均有故障注入。

图 ３　时钟故障注入示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｌｏｃｋｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎ

４．２　混合粒度奇偶校验故障检测率及资源使用
对于时钟故障注入，传输延迟越大的路径越

容易产生故障。因此，对电路进行时序分析得出

不同路径的延迟时间，延迟时间较大的路径采用

较细粒度的奇偶校验，延迟时间较小的路径采用

较粗粒度的奇偶校验。混合粒度奇偶校验故障检

测方法的故障检测率计算式为

Ｄ＝ｄｃ＋（１－ｄｃ）
∑
ｉ
βｉｄｉ

∑
ｉ
βｉ

（７）

式中：Ｄ为混合粒度故障检测方法故障检测率；ｄｃ
为关键路径的故障检测率；ｄｉ为其他路径采用不
同粒度奇偶校验的检测率，理论值如表 １所示；βｉ
为该校验方法在混合粒度故障检测方法中所占权

重，对 βｉ进行如下定义：

βｉ ＝
λｉ

∑
ｉ
λｉ

（８）

其中：λｉ为不同路径的延迟。ＲＣ５加密算法中，
每一轮分别对２个数据进行操作，除关键路径外，
ｉ的取值为０～２４。

资源使用的理论计算式为

Ｒ＝∑
ｊ
γｊ （９）

式中：Ｒ为混合粒度故障检测方法所占资源；γｊ为
不同粒度奇偶校验的资源使用，ｊ取值为０～２５。

根据 λｉ对关键路径外的其他路径采用不同
粒度奇偶校验方法，并根据上述理论对故障检测

率及资源进行评估，得出最优混合粒度奇偶校验

检测方案。

４．３　结果分析
表３给出了对 ＲＣ５加密电路进行时钟故障

注入，在只考虑电路关键路径的情况下，不同粒度

奇偶校验的故障检测率实际值。可见，实际值与

表１中理论值相近。
对图 ２所示 ＲＣ５加密电路采用不同混合粒

度奇偶校验，与传统奇偶校验故障检测方法进行

比较，所需寄存器个数和故障检测率如图 ４和
图５所示。传统奇偶校验对所有路径分别采用
３２、１６、８、４ｂｉｔ奇偶校验。针对时钟故障注入，混
合粒度奇偶校验中延迟越大的路径，故障检测率

在总故障检测率中所占比重越大。其中，关键路

径的故障检测率起决定性作用。因此，按路径延

迟降序排列，分析比较不同路径采用不同粒度校

验方法时的故障检测率及资源使用情况，得出

图４和图５中横坐标所列出的不同混合粒度检测
方法。例如，标识为３２的设计是电路所有路径均
采用３２ｂｉｔ奇偶校验；标识为１６３２的设计是关键
路径采用１６ｂｉｔ而其他路径采用 ３２ｂｉｔ的奇偶校
验；标识为１６１６３２的设计是路径延迟时间最大
的前 ２条路径采用 １６ｂｉｔ奇偶校验，而其他路径
采用 ３２ｂｉｔ奇偶校验；标识为 １６１６１６３２的设
计是路径延迟最大的前 ３条路径采用 １６ｂｉｔ奇
偶校验，其他路径采用 ３２ｂｉｔ奇偶校验；以此
类推。

由图４可见，寄存器数量随着奇偶位的增加而
表 ３　不同粒度校验方法故障检测率实际值

Ｔａｂｌｅ３　Ｆａｕｌｔｃｏｖｅｒａｇｅｉｎｐｒａｃｔｉｃｅｏｆｍｕｌｔｉｇｒａｎｕｌａｒｉｔｙ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

不同比特奇偶校验／ｂｉｔ 故障检测率／％

３２ ５１．９２

１６ ７３．９７

８ ８９．２４

４ ９６．２８

图 ４　不同混合粒度检测方法寄存器消耗值

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｇｉｓｔｅｒｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｉｘｅｄｇｒａｉｎ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

４２８
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图 ５　不同混合粒度检测方法故障检测率

Ｆｉｇ．５　Ｆａｕｌｔｃｏｖｅｒａｇｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｉｘｅｄｇｒａｉｎ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

不断增加，所有路径均采用 ４ｂｉｔ奇偶校验时，附
加奇偶位最多，寄存器数量显著增加。由图 ５可
知，按路径延迟降序排列，选取相同数目路径采取

较细粒度奇偶校验时，关键路径附加奇偶位越多，

电路故障检测率越高。如按路径延迟降序排列，

对前３条路径所在模块采用不同粒度奇偶校验，
其他模块采用３２ｂｉｔ奇偶校验，即图中标识为 １６
１６１６３２、８８８３２、４８１６３２、４４４３２的混合粒
度奇偶校验，其故障检测率分别为 ９１．３７％，
９７．５４％，９８．９７％，９９．３３％。且关键路径采用相
同粒度校验方法时，其余路径校验方法的选取对

电路总故障检测率的影响较小。如关键路径采用

４ｂｉｔ奇偶校验，其余路径选取不同粒度校验方法，
即图中标识为 ４３２、４８３２、４８１６３２、４４３２、４４
８１６３２、４４４３２、４的混合粒度奇偶校验检测方
法，其故障检测率分别为 ９８．２１％、９８．７０％、
９８．９７％、９８．７９％、９９．５１％、９９．３３％、９９．８６％。
４８１６３２、４４４３２、４４８１６３２的混合粒度奇偶
校验与所有路径均采用 ４ｂｉｔ奇偶校验相比，故障
检测率分别相差 ０．８９％、０．５３％、０．３５％，可以看
出，路径延迟越小的路径，选取不同粒度奇偶校验

时，故障检测率的差值越小。综合故障检测率及

资源的折中，考虑对前 ４条路径采用细粒度奇偶
校验即可。

综合图４和图 ５实验结果可知，整个电路都
采用 ３２ｂｉｔ奇偶校验时，故障检测率最低，为
７６．８８％；所需资源最少，寄存器消耗为 ４４２７。整
个电路都采用 ４ｂｉｔ奇偶校验时，故障检测率最
高，为 ９９．８６％；所需资源也最多，寄存器数量为
５７１９。按路径延迟时间降序排列，依次对前 ４条
路径采用４、４、８、１６ｂｉｔ奇偶校验，其他路径采用
字校验的混合粒度奇偶校验检测方法检测率为

９９．５１％，比全部采用 ４ｂｉｔ奇偶校验减小了
０．３５％，然而寄存器数量较 ４ｂｉｔ奇偶校验显著减
小，为４５３７，减小了２０．６７％。该方法与全部采用

字校验相比，故障检测率提高 ２９．４４％，资源消耗
仅增加２．４８％。综上考虑，４４８１６３２的校验方
法为混合粒度奇偶校验的最优方法。

５　结　论

本文提出一种基于混合粒度奇偶校验的故障

注入检测方法，主要目标是实现高故障检测率、低

资源占用。

１）对电路故障注入敏感部分或关键部分处
理的数据采用细粒度奇偶校验，对其他部分采用

粗粒度奇偶校验，实现了故障检测率和资源的

折中。

２）为了得出不同粒度奇偶校验方法的特性，
在设计阶段找到最佳粒度混合方案，分别对 ３２、
１６、８、４ｂｉｔ的奇偶校验进行故障检测率及资源使
用的理论分析，并给出混合粒度故障检测方法检

测率及资源使用的计算公式。

３）将本文提出的故障注入检测方法应用于
ＲＣ５加密算法并在 ＦＰＧＡ上实现，同时采用时钟
故障注入攻击技术攻击该硬件电路。实验结果表

明，按路径延迟时间降序排列，依次对前４条路径
采用４、４、８、１６ｂｉｔ奇偶校验，其他路径采用字校
验的混合粒度故障检测方法为最优检测方法，检

测率可达 ９９．５１％，和所有路径均采用字校验的
方法相比，检测率提高了 ２９．４４％，寄存器数量仅
增加２．４８％。
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光电二极管的地球反照光校正及卫星姿态估计

褚理想，樊巧云

（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：光电二极管作为体积小、成本低的太阳敏感器，可以结合地球敏感器进行卫
星三轴姿态估计，但是地球反照光对其具有严重的影响，从而限制了其应用，然而地球反照光

数学模型应用复杂。针对此问题，首先建立了一种简化的光电二极管量测模型，将地球反照光

设成动态偏置项补偿在光电二极管模型中，并将误差建模为混合高斯噪声。然后应用滑窗估

计和随机权重策略动态估计和更新模型中的参数。同时，采用多比例因子分别估计各光电二

极管的地球反照光影响，并引入 Ｈｕｂｅｒ影响函数处理异常值，从而提高了算法鲁棒性和参数估
计精度。实验结果表明，采用地球反照光校正的光电二极管量测模型和无迹卡尔曼滤波

（ＵＫＦ）算法可实现卫星的高精度姿态估计，三轴姿态精度能达到０．２°～０．３°。
关　键　词：光电二极管；地球反照光；混合高斯噪声；多比例因子；Ｈｕｂｅｒ影响函数
中图分类号：Ｖ４４８．２２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０８２７０７

　　姿态估计是卫星上最重要的测量之一。目前
常用的姿态传感器有太阳敏感器、地磁、星敏感

器、地球敏感器和 ＧＰＳ等，这些传感器有其各自
的优点和使用限制。卫星上常装配多种敏感器，

采用多种方案相互备份和补充，从而保证测量的

可靠性和鲁棒性。光电二极管
［１］
是一种成本低

廉、体积更小的感光传感器，根据其输出电压可以

感测太阳矢量方向，可以作为低精度的太阳敏

感器。

太阳敏感器与地球敏感器结合
［２３］
，可以确

定卫星三轴姿态。然而基于光电二极管的太阳敏

感器，其输出的电压是太阳光和地球反照光等杂

光辐照的叠加，如果忽略地球反照光的影响，直接

将测量电压转换为太阳矢量，会导致转换结果存

在较大误差，进而影响姿态估计的精度。为此需

要考虑地球反照光，建立精确的光电二极管量测

模型，才能实现高精度的卫星姿态估计。

文献［４］提出了地球反照光的数学模型及其
计算方法，该方法需要实时的球面积分运算，计算

较为复杂。文献［５８］对其进行了简化。文献
［５］假设地球表面的反照率仅与地球纬度有关，
与地球经度无关，建立地球反照光的查找表并将

其拟合成曲面，在已知卫星姿态和卫星轨道位置

的情况下可以快速计算地球反照光影响。这种方

法前期计算较为复杂且仅适用于单一轨道。文献

［６］采用随机实验的方法得到地球反照光统计特
性，然后根据统计的均值和方差补偿太阳矢量模

型，这种方法对太阳矢量的动态范围有很大限制。

文献［７８］假设地球反照光为与卫星天底方向反
向平行的单一矢量，简化地球反照光的计算，但仍

存在计算复杂和精度较低的问题。

本文结合地球反照光模型，提出光电二极管

动态偏置混合高斯噪声的量测模型，并应用滑窗

估计和随机权重策略动态更新地球反照光偏置和

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904022&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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噪声方差。在权重更新过程中，引入 Ｈｕｂｅｒ影响
函数处理量测残差的异常值，从而提高了算法鲁

棒性和参数估计精度。同时，针对每个光电二极

管的地球反照光分布不一，采用多比例因子分别

估计每个光电二极管的地球反照光影响。基于本

文建立的地球反照光校正的光电二极管太阳敏感

器量测模型，结合地球敏感器和陀螺等传感器，采

用无迹卡尔曼滤波 （ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，
ＵＫＦ）算法［９］

实现了卫星的高精度姿态估计。

１　地球反照光校正的光电二极管量
测模型

１．１　光电二极管工作原理
光电二极管的输出电压和太阳矢量与光电二

极管敏感轴夹角的余弦成正比，根据电压输出，可

以感测太阳方位。光电二极管常安装于卫星表

面，易受周围地球反照光等杂光的干扰。图 １为
地球反照光几何示意图，照射在积分区域（太阳

照射与卫星可视方位区域交集）的太阳光，经地

球表面漫反射后，共同作用于卫星方向。地球反

照光的计算不仅与地球表面的反照率有关，还和

太阳、卫星、地球相对位置有关，此外，地球反照光

还与卫星本身的姿态有关。因此地球反照光的分

布函数较为复杂，其计算较为繁琐。

地球反照光的影响较大，可达到直射太阳光

总量的２０％ ～３０％，不能简单地忽略其影响。考
虑地球反照光的影响，单个光电二极管的输出电

压 Ｖ可以表示为［１０］

Ｖ＝Ｖｄ＋Ｖａ＋ｖＶ （１）

Ｖｄ ＝
ｎＴｓｂ （ｎＴｓｂ≥ ｃｏｓψ）∧ （Ｂ Ｓ）

０ （ｎＴｓｂ ＜ｃｏｓψ）∨ （Ｂ∈ Ｓ{ ）
（２）

图 １　地球反照光几何示意图

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｓｋｅｔｃｈｏｆｔｈｅｅａｒｔｈ’ｓａｌｂｅｄｏ

Ｖａ ＝

－１
πＡ α

ｒＡＢ
２ ｎＴＡ

ｓ
!

ｓ( )
!

ｎＴＡ
ｒＡＢ
ｒ( )
ＡＢ

ｎＴ
ｒＡＢ
ｒ( )
ＡＢ

ｄＡ

　　　　　　　　　　　　　　　　　 Ｂ∈ Ｓ
０ Ｂ










Ｓ
（３）

式中：Ｖｄ为太阳照射分量；Ｖａ为地球反照光分量；
ｖＶ 为 模 型 误 差 的 零 均 值 高 斯 白 噪 声；ｎ＝

［ｃｏｓ　ｃｏｓθ　ｃｏｓｓｉｎθ　ｓｉｎ］Ｔ为光电二极
管敏感轴的单位矢量方向，可由安装高度角 和
方位角 θ表示；ｓｂ是太阳矢量在本体坐标系下的
表示，可由在惯性坐标下太阳矢量经姿态矩阵变

换得到；ψ为光电二极管半视场角；Ａ为地球表面
卫星可视区域和太阳照射的交集区域；α为地球
表面 ｄＡ的反照率；ｎＡ为地球表面面元 ｄＡ的法向
单位矢量；ｓ

!

为地球到太阳的矢量方向；ｒＡＢ为地
球表面面元 ｄＡ到卫星的矢量方向；Ｂ表示卫星当
前轨道位置；Ｓ表示在地球阴影区的轨道。
１．２　地球反照光校正

式（３）中地球反照光分量 Ｖａ计算需要球面

积分，运算复杂，难以在实际中得到应用。本文将

地球反照光设成一动态偏置项，补偿在光电二极

管的量测模型中，同时将动态偏置估计的误差和

光电二极管本身量测的误差统一为混合高斯模

型，建立光电二极管的动态偏置混合高斯量测

模型：

Ｖｋ ＝Ｖｄ，ｋ＋ｒｋ＋ｖｋ （４）
式中：下标 ｋ表示采样时间序列；ｒｋ为地球反照光
动态偏置；ｖｋ为非高斯噪声，可用式（５）表示：
ｐ（ｖｋ）＝（１－ε）ｐＮ（ｖｋ）＋εｑＮ（ｖｋ） （５）
其中：ｐＮ（ｖｋ）为已知的均值为 ０、方差为 Ｒ１，ｋ的高
斯噪声概率密度函数；ｑＮ（ｖｋ）为未知的均值为 ０、
方差为 Ｒ２，ｋ的污染噪声概率密度函数；参数 ε∈
（０，１）为污染系数，用来控制污染噪声的强弱，本
文取 ε＝０．０５；ｐ（ｖｋ）为整体量测噪声 ｖｋ的概率密
度函数，其方差为Ｒｋ，满足Ｒｋ＝（１－ε）Ｒ１，ｋ＋εＲ２，ｋ。

单个光电二极管仅能测量一个太阳矢量分

量，至少需要有 ３个有效的光电二极管量测值才
能求取完整的太阳矢量。对于多个光电二极管的

量测模型，可以表示为

Ｖ１，ｋ

Ｖ２，ｋ



ＶＮ，
















ｋ

＝

ｎＴ１ｓｂ，ｋ

ｎＴ２ｓｂ，ｋ



ｎＴＭｓｂ，















ｋ

＋

ｒ１，ｋ

ｒ２，ｋ



ｒＭ，
















ｋ

＋

ｖ１，ｋ

ｖ２，ｋ



ｖＭ，
















ｋ

（６）

８２８
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　第 ４期 褚理想，等：光电二极管的地球反照光校正及卫星姿态估计

矢量表示形式为

Ｖｋ ＝Ｖｄ，ｋ＋ｒｋ＋ｖｋ ＝Ｈｓｂ，ｋ＋ｒｋ＋ｖｋ （７）

式中：Ｈ＝［ｎＴ１ ｎＴ２ … ｎＴＭ］
Ｔ
，ｎｉ（ｉ＝１，２，…，

Ｍ）表示光电二极管 ｉ的安装方位，Ｍ为光电二极
管的数量。

２　模型参数的在线估计和更新方法

式（７）中地球反照光校正的光电二极管量测
模型的地球反照光偏置项 ｒｋ和噪声方差 Ｒｋ是未
知的，需要在卫星姿态估计过程中在线估计并动

态更新。本文采用滑窗估计和随机权重策略动态

更新模型参数，如图２所示，假设模型参数在窗口
采样时间序列 ｋ－１，ｋ－２，…，ｋ－Ｎ范围内不变，
对于历史数据计算的模型参数赋予不同的权重，

获取当前时刻模型估计的参数。由式（７），结合
滑窗估计和随机权重算法，此时可以得到动态偏

置和噪声方差的估计公式分别为

ｒ^ｋ ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ｖｋ－ｊ（Ｖｋ－ｊ－Ｈ^ｓｂ，ｋ－ｊ） （８）

Ｒ^ｋ ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ｖｋ－ｊ（Ｖｋ－ｊ－Ｈ^ｓｂ，ｋ－ｊ－ｒ^ｋ－ｊ）·

　　（Ｖｋ－ｊ－Ｈ^ｓｂ，ｋ－ｊ－ｒ^ｋ－ｊ）
Ｔ

（９）

式中：∑
Ｎ

ｊ＝１
ｖｋ－ｊ＝１；^ｓｂ，ｋ－ｊ（ｊ＝１，２，…，Ｎ）为 ｋ－ｊ时

刻估计的本体坐标系下太阳矢量，其与估计的卫

星姿态有关。需要注意的是，地球反照光偏置是

非负的比例放缩的电压值，即 ｒ^ｋ≥０。
随着量测噪声的统计变化，量测残差向量

ｅｋ－ｊ将存在偏置，它的幅值将会增加
［１１］
，可以选

用量测残差的模值作为权重，如式（１０）和式（１１）
所示：

ｗｊ∝ ｅｋ－ｊ　ｊ＝１，２，…，Ｎ （１０）

ｖｊ＝
ｗｊ

∑
Ｎ

ｊ＝１
ｗｊ

（１１）

然而光电二极管噪声分布较为复杂，当出现

残差较大的异常值时，直接采用残差向量作为

图 ２　滑窗估计和随机权重算法示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｌｉｄｉｎｇｗｉｎｄｏｗｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄ

ｒａｎｄｏｍｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

模值会引起权重分配不合理，进而导致偏差和方

差估计产生较大误差。基于 Ｈｕｂｅｒ影响函数的鲁
棒技术可以有效地处理非高斯噪声的情况，其更

改了后验噪声方差矩阵，降低了对异常值的灵敏

度。因此，本文引入 Ｈｕｂｅｒ影响函数处理量测残
差的异常值，其表达式如下：

ηｋ ＝ψ（ｋ）＝ψ（Ｔｋｅｋ） （１２）

Ｔｋ ＝Ｒ
－１／２
１，ｋ （１３）

式中：引入 Ｔｋ使 ηｋ满足关于概率密度对称和边

缘概率密度条件
［１２］
。ψ（·）是 Ｈｕｂｅｒ函数，其表

达式为

ψ（ｋ）＝
１　　　　　 ｋ ≤ ｋε
ｓｇｎ（ｋ）ｋε／ｋ ｋ ＞ｋ

{
ε

（１４）

其中：ｓｇｎ（·）是符号函数；ｋε的取值和污染系数
ε有关。

另外，考虑到每个光电二极管的地球反照光

的分布情况不同，当所有的光电二极管都采用统

一的权重系数会降低对地球反照光的跟踪特性，

因此本文采用多重比例因子分别估计地球反照光

对每个光电二极管的影响，此时可得

ｗｊ∝ ψ（ｋ－ｊ）　ｊ＝１，２，…，Ｎ （１５）

ｖｊ＝ｄｉａｇ
ｗｊ，１

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｗｉ，１

　
ｗｊ，２

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｗｉ，２

　…　
ｗｊ，Ｍ

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｗｉ，







Ｍ









Ｔ

（１６）

式中：ｄｉａｇ（·）表示将一个向量转换为对角矩阵。

３　基于 ＵＫＦ的卫星姿态估计

３．１　姿态估计状态方程

卫星姿态运动学
［１３］
可以用四元数表示为

ｑ（ｔ）＝１
２Ω
（ω）ｑ（ｔ） （１７）

Ω（ω）＝

０ ωｚ －ωｙ ωｘ

－ωｚ ０ ωｘ ωｙ

ωｙ －ωｘ ０ ωｚ

－ωｘ －ωｙ －ωｚ















０

（１８）

式中：ω＝［ωｘ ωｙ ωｚ］Ｔ为卫星三轴角速度；

ｑ（ｔ）为四元数［１４］
，以绕某一固定旋转轴 ｅ旋转一

个角度 描述姿态旋转变换，其定义为 ｑ＝［ｑＴｖ
ｑ４］

Ｔ
，其中ｑｖ＝［ｑ１ ｑ２ ｑ３］Ｔ＝ｅ·ｓｉｎ、ｑ４＝ｃｏｓ。

可以用四元数表示从惯性坐标系到本体坐标系的

旋转变换矩阵 Ａ（ｑ）：

９２８
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Ａ（ｑ）＝

ｑ２１－ｑ
２
２－ｑ

２
３＋ｑ

２
４ ２（ｑ１ｑ２＋ｑ３ｑ４） ２（ｑ１ｑ３－ｑ２ｑ４）

２（ｑ１ｑ２－ｑ３ｑ４） －ｑ２１＋ｑ
２
２－ｑ

２
３＋ｑ

２
４ ２（ｑ２ｑ３＋ｑ１ｑ４）

２（ｑ１ｑ２＋ｑ３ｑ４） ２（ｑ２ｑ３－ｑ１ｑ４） －ｑ２１－ｑ
２
２＋ｑ

２
３＋ｑ











２
４

Ｔ

（１９）

　　陀螺常用的数学模型为［１５］

珟ω ＝ω＋β＋ηｖ
β＝η{

ｕ

（２０）

式中：ω为真实的相对惯性的角速度；珟ω为测量的
惯性角速度；β为陀螺偏移；ηｖ和 ηｕ为独立的零
均值高斯白噪声：

Ｅ｛ηｖ（ｔ）η
Ｔ
ｖ（τ）｝＝σ

２
ｖδ（ｔ－τ）Ｉ３×３

Ｅ｛ηｕ（ｔ）η
Ｔ
ｕ（τ）｝＝σ

２
ｕδ（ｔ－τ）Ｉ３×

{
３

（２１）

其中：δ（ｔ－τ）为 Ｄｉｒａｃｄｅｌｔａ函数。
此时可以建立卫星姿态估计的连续状态方

[
程为

ｑ（ｔ）

β（ｔ ]
）

＝
１
２Ω
（ω）ｑ（ｔ）

ηｕ（ｔ









）

（２２）

其离散状态方程可通过龙格库塔方法实现。然

而，如果直接应用姿态动力学直接应用于 ＵＫＦ，
预测的四元数不能保证其模值依然保持为 １。常
用的解决方法是使用３个无约束的四元数误差向
量表示４个元素的四元数［１６］

。定义误差四元数

δｑ＝［δｑＴｖ δｑ４］
Ｔ
，一般使用罗德里格斯（ＧＲＰ）表

示误差四元数为

δｐ＝ｆ［δｑｖ／（ａ＋δｑ４）］ （２３）
式中：ａ为０到 １区间的参数；ｆ为放大因子。ａ＝
０和 ｆ＝１表示的是 Ｇｉｂｂｓ向量，ａ＝１和 ｆ＝１表示
的修正罗德里格斯向量。从 δｐ到 δｑ的逆变换为

δｑ４ ＝
－ａδｐ２＋ｆｆ２＋（１－ａ２）δｐ槡

２

ｆ２＋ δｐ２
（２４）

δｑｖ ＝ｆ
－１
（ａ＋δｑ４）δｐ （２５）

３．２　姿态估计量测方程
本文采用光电二极管和地球敏感器两种姿态

传感器，需要将其测量值融入到量测方程中。光

电二极管的量测方程另一种表达形式为

Ｖｋ ＝Ｈｓｂ＋ｒｋ＋ｖｋ ＝ＨＡ（ｑ）ｓｒｅｆ＋ｒｋ＋ｖｋ （２６）
式中：ｓｒｅｆ为太阳矢量在惯性下的表示，可以查找
星历表获得。

地球敏感器测量天底方向，其量测模型可以

表示为

ｂｋ ＝Ａ（ｑ）ｒｅａｒｔｈ＋εｋ （２７）
式中：ｒｅａｒｔｈ为地球矢量在惯性系下的表示，可以由

卫星轨道参数求解；εｋ的噪声方差为 σ
２
ＳＴＩ３×３，Ｉ３×３

为单位阵。

结合２个传感器测量模型可得量测方程：
Ｖｋ
ｂ[ ]
ｋ

＝
ＨＡ（ｑ）ｓｒｅｆ＋ｒｋ＋ｖｋ
Ａ（ｑ）ｒｅａｒｔｈ＋ε[ ]

ｋ

（２８）

３．３　ＵＫＦ算法实现
当已知状态更新的状态方程模型，且建立了

状态和量测方程的噪声和误差统计模型，卡尔曼

滤波方法采用递推的方式，从量测信息中实时提

取出被估计量信息并存储在估计值中
［１７］
。ＵＫＦ

是对线性卡尔曼滤波的改进，其不需要对状态方

程和量测方程线性化，常用于姿态估计等非线性

滤波算法中。ＵＫＦ通过 ｓｉｇｍａ点捕获系统真实的
均值和方差，其精度可以达到泰勒展开式三阶

近似。

定义离散系统的非线性状态方程和量测方

程为

Ｘｋ ＝ｆ（Ｘｋ－１，ｋ）＋Ｗｋ－１

Ｚｋ ＝ｈ（Ｘｋ，ｋ）＋ｑｋ＋Ｖ
{

ｋ

（２９）

式中：Ｘｋ＝［δｑ
Ｔ
ｋ βＴｋ］

Ｔ
为 ｋ时刻的状态量；Ｚｋ＝

［ｂＴｋ ＶＴｋ］
Ｔ
为 ｋ时刻的量测量；ｑｋ＝［ｒ

Ｔ
ｋ ０１×３］

Ｔ

为系统动态偏置，ｒｋ为光电二极管模型的偏置参
数，地球敏感器的偏置为 ０；Ｗｋ－１和 Ｖｋ分别为过
程和量测方程的加性噪声，其方差分别为 Ｑｋ和
Ｇｋ，表达式分别为

Ｑｋ ＝
σ２ｖΔｔ＋

１
３σ

２
ｕΔｔ( )３ Ｉ３×３　 １

２σ
２
ｕΔｔ( )２ Ｉ３×３

１
２σ

２
ｕΔｔ( )２ Ｉ３×３ （σ２ｕΔｔ）Ｉ３×











３

（３０）

Ｇｋ ＝
Ｒｋ ０３×３
０３×３ σ２ＳＴＩ３×

[ ]
３

（３１）

式中：Δｔ为采样时间间隔；Ｒｋ为光电二极管的噪

声方差；σ２ＳＴＩ３×３为地球敏感器的噪声方差。ＵＫＦ
算法的具体实现可以参考文献［９］。

４　仿真校验

４．１　仿真条件
本文数值仿真选取卫星轨道高度 ４００ｋｍ、倾

角９０°的圆轨道，轨道周期约为 ９０ｍｉｎ，选取卫星
刚出地球阴影区到进入地球阴影区前的 ２５００ｓ

０３８
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时间段进行仿真。陀螺的输出采样频率为１０Ｈｚ，

常值漂移 σｖ＝１×１０
－４
（°）槡／ｓ，零偏稳定性 σｕ＝

１×１０－６（°）／ｓ，初始零偏为 ０．５（°）／ｈ。地球敏感
器的采样频率为２Ｈｚ，量测标准差为 σＳＴ＝０．５°。
光电二极管的采样频率为２Ｈｚ，假设太阳直射光
电二极管产生的电压为 １Ｖ，量测标准差为
０．０１Ｖ。本文选用 ３个非正交安装的光电二极
管，其安装参数如下：

ｎ１＝［ｃｏｓ（１０°）ｃｏｓ（７２°）　ｃｏｓ（１０°）ｓｉｎ（７２°）

　　ｓｉｎ（１０°）］Ｔ

ｎ２＝［ｃｏｓ（１０°）ｃｏｓ（１０７°）　ｃｏｓ（１０°）ｓｉｎ（１０７°）

　　ｓｉｎ（１０°）］Ｔ

ｎ３＝［ｃｏｓ（－２０°）ｃｏｓ（９０°）　ｃｏｓ（－２０°）ｓｉｎ（９０°）

　　ｓｉｎ（－２０°）］Ｔ

在出地球阴影时，结合光电二极管和地球

敏感器测量的 ２个矢量，使用 ＱＵＥＳＴ算法［１８］

给定卫星初始姿态。陀螺漂移初始值 β０ ＝

［０ ０ ０］Ｔ。
图３为３个光电二极管的理想电压和量测电

压的对比图，地球反照光影响为量测电压与理想

电压的差值。由图中可以看出，对于同一个光电

二极管，在轨道的不同时段，地球反照光与太阳直

射光的比值不同，比值大约为 ０～２５％。对于不
同光电二极管，每个光电二极管的地球反照光分

布情况不同。此外，在卫星刚出背光面和刚入背

光面时，理想光电二极管和实际光电二极管的电

压相差不大，地球反照光较弱，可以选择卫星刚出

背光面时刻作为太阳矢量估计或者姿态估计的初

始时刻。

４．２　仿真结果
为了量化仿真结果，选取三轴欧拉角的模值

作为评判指标：

Ｊｋ ＝ （θ^ｋ－θｋ）
２＋（^φｋ－φｋ）

２＋（ψ^ｋ－ψｋ）槡
２

（３２）
式中：θｋ、φｋ和 ψｋ分别为横滚角、俯仰角和偏航
角。为了保证结果的可靠性，参数使用蒙特卡罗

仿真５０次。基于本文建立的地球反照光校正的
光电二极管太阳敏感器量测模型，结合地球敏感

器和陀螺等传感器，采用 ＵＫＦ算法进行卫星姿态
估计。

图４对比了固定权重（如均值）、量测残差模
值、量测残差经 Ｈｕｂｅｒ影响函数处理后的模值、本
文方法等 ４种权重选取策略的效果。从整体来
看，在初始三轴卫星姿态 １．５°左右时，采用本文
建立的地球反照光校正模型和ＵＫＦ算法，三轴姿

图 ３　光电二极管 １、２和 ３的理想电压与量测电压对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｄｅａｌｖｏｌｔａｇｅａｎｄｍｅａｓｕｒｅｄ

ｖｏｌｔａｇｅｆｏｒｐｈｏｔｏｄｉｏｄｅ１，２ａｎｄ３

图 ４　卫星三轴姿态估计误差对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｈｒｅｅａｘｉｓ

ａｔｔｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

１３８
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态精度可以很快的收敛到 ０．５°甚至更高精度，验
证了本文简化地球反照光模型具有一定的可行性。

比较不同权重选择策略，可以看出采用本文方法精

度较高，三轴姿态精度可以达到０．２°～０．３°。
此外，还可以以地球反照光建模的动态偏置

电压估计精度作为评价标准，地球反照光估计精

度越高，光电二极管测量的太阳矢量精度就越高，

进而姿态的估计精度越高。单个光电二极管的偏

置估计误差可以通过多次蒙特卡罗方法求均值获

得。表 １为光电二极管偏置估计误差均方根
（ＲＭＳ）结果，可以看出，本文权重选取策略可以
有效提高偏置估计精度。图５为３个光电二极管

的偏置估计误差。从图５（ｂ）可以明显看出，偏置
估计的误差随时间推移而明显减小，偏置估计的

精度越来越高。

表 １　光电二极管偏置估计误差 ＲＭＳ

Ｔａｂｌｅ１　ＲＭＳｏｆｐｈｏｔｏｄｉｏｄｅｂｉａｓｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ
ｍＶ

权重选取

策略

光电

二极管１
光电

二极管２
光电

二极管３

固定权重 ３．１８ ３．４６ １．５３

残差模值 ２．９７ ２．９５ １．４６

Ｈｕｂｅｒ模值 ２．９０ ２．８８ １．４８

本文方法 ２．２４ ２．７９ １．１３

图 ５　光电二极管 １、２和 ３的偏置估计误差

Ｆｉｇ．５　Ｂｉａｓｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｐｈｏｔｏｄｉｏｄｅ１，２ａｎｄ３

５　结　论

针对地球反照光的影响，本文建立了光电二

极管动态偏置混合高斯量测模型，简单有效，通过

对地球反照光的准确估计，提高了光电二极管对

太阳矢量的测量精度。实验表明：

１）应用地球反照光校正的光电二极管和地
球敏感器组合定姿，可以消弱地球地球反照光的

干扰，快速提高三轴姿态精度，精度可以达到

０．２°～０．３°。
２）在应用滑窗估计和随机权重估计量测模

型参数过程中，采用多比例因子和 Ｈｕｂｅｒ影响函
数的权重处理方法，可以有效提高地球反照光动

态偏置电压的估计精度。

本文提出的地球反照光校正方法，可以推广

应用于光电二极管与其他姿态传感器（如地磁）

的组合定姿。
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考虑多因素的可修系统任务可靠性分配方法

刘朝霞，孙宇锋，轩杰，许智宏，赵广燕

（北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：在实际工程中，系统常常是由串联、并联、旁联和表决等模型混合而成的复
杂可修系统，目前此类系统的可靠性分配方法多采用等分分配等方法，得到的分配结果往往误

差较大。本文提出了一种考虑维修、故障逻辑等多因素影响的可修系统任务可靠性分配方法。

该方法以系统故障率为待分配指标，首先对包含维修影响的故障率进行转换，然后利用考虑故

障逻辑的评分分配法进行分配，最后通过备件系数进行修正，获得分配结果。新方法能够为在

实际工程中可修系统的任务可靠性分配提供一种简便易行的方法。

关　键　词：任务可靠性分配；混合模型；评分分配；备件修正；维修
中图分类号：ＴＢ１１４．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０８３４０７

　　在设计阶段，为了满足系统可靠性顶层指标
要求，需要运用合理的可靠性分配方法为每个单

元分配对应的可靠性指标。对于不可修复的系统

顶层指标
［１２］
，通常有平均失效前时间（ＭＴＴＦ）、

失效率、可靠度等；对于可修复系统顶层指标，通

常为可用度、失效率、平均故障间隔时间（ＭＴＢＦ）
或平均故障修复时间（ＭＴＴＲ）。可靠性一般分为
基本可靠性和任务可靠性，其中基本可靠性模型

为串联模型，不考虑单元之间复杂故障逻辑，任务

可靠性模型则是包含了串联、并联、表决等复杂故

障逻辑混合模型。传统的可靠性分配方法
［３６］
包

括等分分配法、考虑复杂度和重要度法、相似产品

法和专家评分分配法等，但这些传统方法并无法

适用于具有复杂故障逻辑的可修系统任务可靠性

分配。

近年来，研究者针对系统的可靠性分配问题

做了一定的研究。Ａｍａｒｉ和 Ｈｅｇｄｅ［７］将平均分配
法、考虑重要度复杂度等分配方法进行改进，使其

适用于可修系统的可靠性分配，但仅适用于串联

系统。冯川等
［８］
根据重要程度因素，构建了重要

度相同和不同的 ２种使用可用度模型，并提出了
分配过程，但该方法解算过于复杂，且不适用于包

含复杂故障逻辑的模型。Ｅｌｅｇｂｅｄｅ和 Ａｄｊａｌｌａｈ［９］

提出了基于遗传算法的可修系统的分配方法，该

方法实现了将多目标优化问题转化为单目标优化

问题，但该方法计算复杂，较难进行实际操作。以

上文献中提出的可修系统的分配方法或需要一定

的约束条件，或在算法上过于复杂，因此无法有效

应用于可修复杂系统的任务可靠性分配。

可修系统由于存在维修的影响，在工程应用

中通常有２种分配方法：一是将可用度看作可靠
度并将其转化为故障率，然后运用基于不可修复

系统的可靠性分配方法进行分配，该方法没有考

虑到维修的影响，导致分配结果误差较大；二是将

可用度直接等分分配给各单元，然后依据指定的

ＭＴＴＲ计算 ＭＴＢＦ，但该方法只能适用于串联系
统，没有考虑到包含复杂故障逻辑的系统。对于

不可修系统的故障率目标值，通常假设组件一旦

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904023&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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故障系统就故障，而对于可修系统中的故障率则

为严重故障率，即组件故障在允许的修复时间内

修复完成即可认定无故障。因此，对于同一个系

统，具有维修条件的系统故障率目标值要低于没

有维修条件的系统故障率目标值，两者的区别在

于是否具有维修的影响。因此本文以系统故障率

和系统修复率为分配目标提出了一种考虑维修、

故障逻辑等多因素影响的可修系统任务可靠性分

配方法，该方法首先将故障率目标转化为去除维

修影响的故障率目标值；然后将传统的评分分配

法进行改进，使其能够对具有包含串联、并联、表

决等复杂故障逻辑的任务可靠性模型进行分配，

并依据各单元故障率分配结果计算各单元的修复

率；最后通过备件因子对分配值进行修正，可以得

到各单元的故障率。该方法简单易操作，便于工

程中使用。

１　可修系统任务可靠度分配流程

对于可修系统提出的任务可靠性目标值通常

包含了维修的影响，因此大多数不可修系统的分

配方法无法适用于可修系统的分配。若不考虑维

修特性将导致各单元的分配结果误差过大。

本文提出的可修系统任务可靠性分配方法综

合考虑了维修因素、复杂任务可靠性逻辑因素以

及备件因素的影响，因此分配主要分为３步：对规
定的任务剖面顶层指标进行转化，考虑故障逻辑

的评分分配，以及对有备件库的单元进行修正，分

配流程如图１所示。
具体步骤如下：

１）顶层指标转化。首先，明确可修系统顶层

图 １　可修系统任务可靠度分配流程

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎ

ｆｏｒｒｅｐａｉｒａｂｌｅｓｙｓｔｅｍ

待分配的系统故障率和系统修复率的目标值；然

后，将已知的故障率转化为去除维修影响的故障

率目标值，使其能够适用于不可修系统的分配

方法。

２）依据故障逻辑进行评分分配。首先，依据
故障逻辑将系统由上而下进行层次划分，并聘请

专家对各层级对象进行打分。然后，用改进的评

分分配法对系统自上而下逐层进行评分分配，其

中，不同层级对象的综合得分依据其对应的故障

逻辑进行计算。最后，根据各底层单元的故障率

计算各单元的修复率。

３）对具有备件库的单元进行修正。根据备
件满足率和分配的故障率等参数对单元进行故障

率修正，最终得到所有单元的故障率分配值。

２　顶层指标转化计算

考虑维修的任务可靠度
［１０１１］

是产品在允许

的维修时间内，在规定的任务剖面中的任一随机

时刻，能够使用且完成规定功能的概率。一般考

虑任务可靠性和维修性对完成任务的影响，表达

式为

ＲＮｏｎＭ ＝ＲＭ －（１－ＲＮｏｎＭ）Ｍｍ （１）
式中：ＲＮｏｎＭ为去除维修影响下的任务可靠度，ＲＭ
为考虑维修下的任务可靠度，如果在不允许维修

的情况下，ＲＮｏｎＭ ＝ＲＭ；Ｍｍ 为维修度，假设维修时
间服从参数为 μ的指数分布：
Ｍｍ ＝１－ｅ

－μｔ （２）
其中：ｔ为任务期间内允许的维修时间；μ为平均
故障修复率。

从式（１）和式（２）可以看出，对于同一系统或
单元，有维修影响的可靠度要高于去除维修影响

的可靠度，将可修复系统可靠度的分配按照不可

修复系统的分配方法进行分配，显然会导致各单

元分配的可靠度过高，造成指标浪费。因此，在分

配之前将可修复系统的故障率指标转化为去除维

修影响下的故障率指标，通过指标转化从而使分

配结果更加合理。假设系统寿命服从指数分布，

综合式（１）和式（２）则得到去除维修影响下待分
配的系统故障率为

λＳ ＝－
１
Ｔ
ｌｎｅ

－λＳＴ －（１－ｅ－μＳＴ）
ｅ－μＳＴ

（３）

式中：λＳ为去除维修影响的可修系统 Ｓ的故障

率；λＳ
为已知的可修系统 Ｓ待分配的故障率；μＳ

为已知的 Ｓ系统待分配的平均故障修复率；Ｔ为
系统工作时间。

５３８
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３　基于故障逻辑的评分分配法

任务可靠度分配要综合考虑系统各单元之间

的关系和故障逻辑，因此需要根据不可修复系统

的任务可靠性模型对评分分配法中的综合得分计

算公式进行修改，使其能够进行除串联以外其他

模型的可靠度分配。

３．１　分层评分
鉴于当前系统通常不再是由单一故障逻辑组

成的简单系统，而是由存在串联、并联、表决以及

旁联等故障逻辑组成的大型复杂系统，传统的单

层评分分配方法会极大增加计算的复杂性，因此

应将系统根据故障逻辑情况由上而下进行层级划

分，使某一层级各组成部分只具有单一任务可靠

性逻辑。如图 ２所示示例中，系统级是由分系统
Ａ、Ｂ、Ｚ组成的串联系统。分系统是由各子系统
组成，其中，分系统 Ａ是由子系统 Ａ１到 Ａｎ组成
的并联系统，分系统 Ｂ是由子系统 Ｂ１到 Ｂｎ组成
的表决系统，分系统 Ｚ是由子系统 Ｚ１到 Ｚｎ组成
的旁联系统。各子系统则是由各单元组成的系

统，以子系统 Ａ１、Ｂ１、Ｚ１为例，子系统 Ａ１是由单元

Ａ１１到Ａ
ｎ
１组成的并联系统，子系统Ｂ１是由单元Ｂ

１
１

到 Ｂｎ１组成的表决系统，子系统 Ｚ１是由单元 Ｚ
１
１到

Ｚｎ１组成的旁联系统。
对分层后的系统自上而下对每一层级的系统

或单元进行评分。以图 ２示例中的分系统 Ａ为
例，建立评分表如表１所示。

表１中，πｆ为复杂度；πｊ为技术发展水平；πｔ
为工作时间；πｅ为环境条件；ｗＳｉ为第 ｉ个子系统
Ａｉ的得分，计算公式为

ｗＡｉ ＝ａ
ｉ
ｆａ
ｉ
ｊａ
ｉ
ｔａ
ｉ
ｅ （４）

图 ２　分层模型

Ｆｉｇ．２　Ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｍｏｄｅｌ

表 １　评分表示例
Ｔａｂｌｅ１　Ｓｃｏｒｅｆｏｒｍｅｘａｍｐｌｅ

分系统 Ａ πｆ πｊ πｔ πｅ 得分

子系统 Ａ１ ａ１ｆ ａ１ｊ ａ１ｔ ａ１ｅ ｗＡ１
子系统 Ａ２ ａ２ｆ ａ２ｊ ａ２ｔ ａ２ｅ ｗＡ２
     

子系统 Ａｉ ａｉｆ ａｉｊ ａｉｔ ａｉｅ ｗＡｉ

３．２　按照故障逻辑实施分配
评分分配法的核心思想是权重分配，分配公

式为

λＡｉ ＝λＡ
ｗＡｉ
ｗＴ

（５）

式中：λＡｉ为 Ａ系统下的第 ｉ个分系统或单元被分
配的故障率；λＡ为 Ａ系统的顶层故障率目标值；
ｗＡｉ为 Ａ系统第 ｉ个分系统或单元的得分，计算方
法如式（４）所示；ｗＴ为系统 Ａ的综合得分。

传统的评分分配法只能够对串联系统进行分

配，在串联系统中，总故障率为各单元故障率的总

和，因此系统的综合得分为各单元的评分加和。

因此，本文考虑将综合得分的计算公式进行扩展，

使其能够对其他故障逻辑的系统也进行分配。

以并联系统为例，假设系统 Ｓ包含 ｎ个不同
的单元，失效率为 λ１到 λｎ，系统的故障率 λＳ与
各单元失效率之间的关系式为

λＳ ＝ (１ ∑
ｎ

ｉ＝１

１
λＳｉ
－ ∑

ｎ

１≤ｉ＜ｊ≤ｎ

１
λＳｉ＋λＳｊ

＋… ＋

　　（－１）ｎ－１ １
λＳ１ ＋λＳ２ ＋… ＋λＳ )

ｎ

（６）

式中：λＳｉ为第 ｉ个子系统的第 ｉ个单元初步被分
配的故障率。

若系统 Ｓ的综合得分为 ｗＳＰ，ｎ个单元的相对
评分分别为 ｗＳ１到 ｗＳｎ，二者关系式为

ｗＳＰ ＝ (１ ∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｗＳｉ
－ ∑

ｎ

１≤ｉ＜ｊ≤ｎ

１
ｗＳｉ＋ｗＳｊ

＋… ＋

　　（－１）ｎ－１ １
ｗＳ１ ＋ｗＳ２ ＋… ＋ｗＳ )

ｎ

（７）

依据上述方法也可以得到具有表决、旁联等

其他逻辑关系系统的综合得分计算方法。将具有

不同故障逻辑的系统以综合得分的形式展现出

来，可以将适用于单一串联系统的评分分配法扩

展至适用于具有多种故障逻辑的复杂系统。以此

方法为基础，对系统进行自上而下的任务可靠性

指标分配。假设系统具有分系统、子系统、单元三

层，计算方法如下：

１）分配各分系统的故障率

λｆＳｉ ＝λＳ
ｗｆＳｉ
ｗＳＴ

（８）

６３８
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式中：λｆＳｉ为系统 Ｓ第 ｉ个分系统初步被分配的故

障率；ｗＳＴ为系统 Ｓ的综合得分；ｗｆＳｉ为系统 Ｓ第 ｉ
个分系统的打分。

２）分配各子系统的故障率

λｚＳｉ ＝λｆＳｉ
ｗｚＳｉ
ｗｆＳＴ

（９）

式中：λｚＳｉ为第 ｉ个分系统的第 ｉ个子系统初步被

分配的故障率；ｗｆＳＴ为分系统的综合得分；ｗｚＳｉ为第
ｉ个分系统的第 ｉ个子系统的打分。

３）分配各单元的故障率

λＳｉ ＝λｚＳｉ
ｗＳｉ
ｗｚＳＴ

（１０）

式中：ｗｚＳＴ为子系统的综合得分；ｗＳｉ为子系统第 ｉ

个单元的打分。

４）分配各单元的修复率
各单元的维修性分配采用依据故障率的分配

方法，计算公式为

μＳｉ ＝μＳ
λｚＳｉｗＳｉ
珔λＳｗｚＳＴ

（１１）

式中：μＳｉ为 Ｓ系统第 ｉ个单元的平均修复率；珔λＳ
为 Ｓ系统各单元的故障率的平均值。

４　备件因子修正

第２节和第３节首先将可修系统的顶层任务
可靠性指标去除维修的影响，然后运用基于逻辑

关系的评分分配法对故障率和维修率进行了初步

分配。然而，通常部件发生故障时，会利用其备件

进行更换，以使部件及其系统迅速恢复功能，一定

数量的备件会显著影响可靠度
［１２］
，备件数量越

多，可靠度越高。在实际工程中一些单元会配备

相应的备件库来保障单元的可靠度，但在第 ２节
和第３节提出的分配方法中未考虑备件因素的影
响，因此会导致有备件的单元被分配的可靠度要

求过低。本文考虑利用备件修正因子对具有备件

单元的初始可靠度分配结果进行修正。

如果已知某单元具有备件库，且备件完好，则

经过分配后该单元整体的可靠度 ＲＮ
［１３］
为

ＲＮ ＝∑
Ｎ

ｋ＝０

（λＳｉＴ）
ｋ

ｋ！
ｅ－λＴ （１２）

式中：ｋ为取值范围为 ０到 Ｎ的变量；Ｎ为备件数
量；λ为故障率。

如果单元无备件库，则该单元的可靠度可以

表示为

Ｒ＝ｅ－λＳｉＴ （１３）

则备件修正系数 α１可以用有备件下单元可
靠度与无备件下单元可靠度的比例关系表示：

α１ ＝∑
Ｎ

ｋ＝０

（λＳｉＴ）
ｋ

ｋ！
（１４）

在设计阶段初期通常会给定备件满足率作为

保障资源配备的要求。其中，备件满足率 Ｐｆ与任

务期间的故障次数 Ｘ有如下关系［１３］
：

Ｐｆ＝
１　　　　　０≤ Ｘ≤ Ｎ
Ｎ＋１
Ｘ＋１

{ Ｘ＞Ｎ
（１５）

为计算方便，故障次数 Ｘ可以用单元在任务时间
Ｔ内的平均故障次数近似表达，即
Ｘ＝ＴλＳｉ （１６）

因此备件数量与备件满足率的关系可以近似

表示为

Ｎ＝ＴＰｆλＳｉ＋Ｐｆ－１ （１７）
将式（１７）代入式（１４）可以得到备件修正系

数 α１为

α１ ＝ ∑
ＴＰｆλＳｉ＋Ｐｆ－１

ｋ＝０

（λＳｉＴ）
ｋ

ｋ！
（１８）

则修正后的故障率可以表示为

λＳｉＲ ＝α１λＳｉ （１９）

５　案例分析

以某可修系统为例，该系统由 ５个分系统组
成，分系统１、２、３、４、５整体为串联系统，分系统 ３
是由单元３Ａ、３Ｂ组成的并联系统，分系统 ５是由
单元５Ａ、５Ｂ、５Ｃ组成的 ２／３的表决系统。其中，
分系统１和分系统 ２有备件库，备件满足率要求
为１，如图３所示。假设更换备件时间忽略不计。
故障率分配目标 λＳ

 ＝０．００１／ｈ，修复率 μ＝０．５／
ｈ，系统工作时间 Ｔ＝１００ｈ，任务期间内允许维修
时间 ｔ＝０．５ｈ。

１）计算去除维修影响下任务可靠性指标
根据式（３）可计算出去除维修影响下的待分

配的故障率为 λＳ＝０．００１３／ｈ。

图 ３　某生产系统任务可靠性模型

Ｆｉｇ．３　Ｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｆｏｒａｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

７３８
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２）依据基于故障逻辑的评分分配法进行
分配

由图３可知该系统可分为 ２层，第 １层是由
分系统 １～５组成的串联系统。第 ２层分为两部
分：一部分是由单元 ３Ａ、３Ｂ组成的并联系统，另
一部分是由单元５Ａ、５Ｂ、５Ｃ组成的表决系统。专
家分层打分情况如表２所示。

以故障率０．００１３／ｈ为顶层指标，根据３．２节
所述方法计算得出第 １层各分系统的故障率如
表３所示。

分别以故障率 ０．０００４０８、０．０００２１５／ｈ为目
标，计算得出第 ２层并联系统及表决系统各单元
的故障率分别如表４所示。

根据式（１１）计算各底层单元的平均故障修
复时间和修复率如表５所示。

３）备件修正
依据式（１８）和式（１９）对分系统１和２进行备件

修正，修正后各系统与单元的故障率如表６所示。
表 ２　第 １层总系统打分汇总

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｉｒｓｔｌｅｖｅｌｓｃｏｒｅｆｏｒｗｈｏｌｅｓｙｓｔｅｍ

系统 编号 复杂度 技术水平 工作时间 环境条件

串联系统

分系统１ １０ ７ ５ ４
分系统２ １０ ６ ６ ６
分系统３ ８ ８ ８ ８
分系统４ ８ ９ ９ ５
分系统５ ６ １０ ６ ６

并联系统
单元３Ａ １０ ８ ７ ５
单元３Ｂ １０ ９ ８ ６

表决系统

单元５Ａ １０ ８ ７ ５
单元５Ｂ １０ ９ ８ ６
单元５Ｃ １０ ７ ８ ５

表 ３　第 １层任务可靠性分配结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｔｈｅｆｉｒｓｔｌｅｖｅｌ

系统编号 被分配的故障率／ｈ－１

分系统１ ０．０００１３９

分系统２ ０．０００２１５

分系统３ ０．０００４０８

分系统４ ０．０００３２３

分系统５ ０．０００２１５

表 ４　第 ２层任务可靠性分配结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｌｅｖｅｌ

系统 编号 被分配的故障率／ｈ－１

并联系统
单元３Ａ ０．０００８３３
单元３Ｂ ０．００１２８５

表决系统

单元５Ａ ０．０００２１６
单元５Ｂ ０．０００３３３
单元５Ｃ ０．０００２１６

　　从表６可以看出，备件修正后，系统１和系统
２由于存在备件，故障率分配值相对较高，可靠度
要求相应降低。

以 λＳ＝０．００１／ｈ为目标按照文中所述方法进
行分配，将分配结果与以 λＳ＝０．００１３／ｈ为目标
的分配结果作对比，结果如表７所示。

由表７可以看出，各单元在考虑维修影响下
的故障率分配值高于不考虑维修影响下的故障率

分配值，任务可靠性要求均有所降低。将分配结

果作为输入，运用任务可靠性预计软件 Ｂｌｏｃｋ
Ｓｉｍ［１４１５］对系统进行任务可靠性建模和预计，最
终得到系统的故障率为０．０００１／ｈ，满足系统任务

表 ５　维修性分配结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎ ｈ－１

编号 分配的修复率 分配的 ＭＴＴＲ

分系统１ ０．２６８１ ３．７３

分系统２ ０．４１３６ ２．４１

分系统４ ０．６２０４ １．６１

单元３Ａ ０．６１６７ １．６２

单元３Ｂ ０．９５１４ １．０５

单元５Ａ ０．３５０２ ２．８５

单元５Ｂ ０．５４０３ １．８５

单元５Ｃ ０．３５０２ ２．８５

表 ６　任务可靠度分配结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ
ｈ－１

编号
备件修正前故

障率分配值

备件修正后故障

率最终分配值

分系统１ ０．０００１３９ ０．０００１４１

分系统２ ０．０００２１５ ０．０００２２０

分系统４ ０．０００３２３ ０．０００３２３

单元３Ａ ０．０００６５９ ０．０００６５９

单元３Ｂ ０．００１０１７ ０．００１０１７

单元５Ａ ０．０００２１６ ０．０００２１６

单元５Ｂ ０．０００３３３ ０．０００３３３

单元５Ｃ ０．０００２１６ ０．０００２１６

表 ７　可靠度分配结果对比

Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

ａｌｌｏｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ ｈ－１

编号
忽略维修影响的

故障率分配值

考虑维修影响的

故障率分配值

分系统１ ０．０００１０７ ０．０００１４１

分系统２ ０．０００１６５ ０．０００２２０

分系统４ ０．０００２４８ ０．０００３２３

单元３Ａ ０．０００６４１ ０．０００６５９

单元３Ｂ ０．０００９８９ ０．００１０１７

单元５Ａ ０．０００１６６ ０．０００２１６

单元５Ｂ ０．０００２５６ ０．０００３３３

单元５Ｃ ０．０００１６６ ０．０００２１６

８３８
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　第 ４期 刘朝霞，等：考虑多因素的可修系统任务可靠性分配方法

可靠性指标要求。因此，利用本文提出的方法进

行任务可靠性分配不仅使分配结果更符合可修系

统的特点，而且有效降低了设计难度。

６　结　论

在工程中，传统的任务可靠性分配方法使分

配结果过于保守。本文提出的可修系统的任务可

靠性分配方法充分考虑了维修、复杂故障逻辑及

备件因素对系统任务可靠性的影响，能够广泛应

用于包括船舶、石油、电网等大型复杂系统，整体

具有以下３点优势：
１）通过有无维修影响下故障率的转换从而

完成对可修系统任务可靠性的分配，分配方法简

单实用。

２）考虑故障关系的评分分配法实现了对复
杂系统可靠度的分配。

３）对具有备件库的单元进行备件修正，降低
了设计难度，更贴近工程实际。
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Ｙｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２０１４：Ｖ００１Ｔ０６Ａ００９．

　作者简介：

　刘朝霞　女，硕士。主要研究方向：复杂系统可靠性建模。

赵广燕　女，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：复杂

系统可靠性建模。
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Ｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｆａｃｔｏｒｓｆｏｒｒｅｐａｉｒａｂｌｅｓｙｓｔｅｍｓ

ＬＩＵＺｈａｏｘｉａ，ＳＵＮＹｕｆｅｎｇ，ＸＵＡＮＪｉｅ，ＸＵＺｈｉｈｏｎｇ，ＺＨＡＯＧｕａｎｇｙａｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｐｒａｃｔｉｃａｌｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ａｓｙｓｔｅｍｉｓｕｓｕａｌｌｙｃｏｍｐｌｅｘａｎｄｒｅｐａｉｒａｂｌｅ．Ｉｔｓｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｉｓ
ｎｏｔａｓｅｒｉｅｓｍｏｄｅｌｂｕｔａｍｉｘｅｄｍｏｄｅｌｏｆｓｅｒｉｅｓ，ｐａｒａｌｌｅｌ，ｂｙｐａｓｓａｎｄｖｏｔｉｎｇ．Ｔｈｅｅｑｕａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓ
ｕｓｅｄｍｏｓｔｌｙｔｏａｌｌｏｃａｔｅｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍａｔｐｒｅｓｅｎｔ．Ｔｈｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｕｓｉｎｇｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄ
ｉｓａｌｗａｙｓｎｏｔａｃｃｕｒａｔｅ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ａｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒｅｐａｉｒａｂｌｅｓｙｓｔｅｍｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ，ｆａｕｌｔｌｏｇｉｃａｎｄｏｔｈｅｒｆａｃｔｏｒｓｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅｗａｓｃａｌ
ｃｕｌａｔｅｄｔｏｒｅｍｏｖｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ．Ｔｈｅｎｔｈｅｓｃｏｒｉｎｇａｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｌｏｇｉｃｗａｓ
ａｄｏｐｔｅｄｔｏａｌｌｏｃａｔｅｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ．Ａｆｔｅｒｔｈａｔ，ｔｈｅｓｐａｒｅｐａｒｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗａｓｕｓｅｄｔｏｃｏｒｒｅｃｔｔｈｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｃａｓｅｗａｓａｎａｌｙｚｅｄｔｏｖａｌｉｄａｔｅｔｈｅｍｅｔｈｏｄ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｐｒｏｖｉｄｅａｎｅａｓｙａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｗａｙｔｏ
ａｌｌｏｃａｔｅｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｒｅｐａｉｒａｂｌｅｓｙｓｔｅｍｓｉｎｐｒａｃｔｉｃａｌｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｉｓｓｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎ；ｍｉｘｅｄｍｏｄｅｌ；ｓｃｏｒｉｎｇａｌｌｏｃａｔｉｏｎ；ｓｐａｒｅｐａｒｔｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ；ｍａｉｎ
ｔｅｎａｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２０７０９：２６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２０５．１４５６．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｏｇｕａｎｇｙａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＦＰ腔的激光频率稳定传递方法
李欣怡１，李秀飞１，全伟１，２，

（１．北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 医工交叉创新研究院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：量子传感的发展需要频率高度稳定的激光器为基础，且实现大失谐激光频
率稳定通常是提高其精度和灵敏度的关键。针对大失谐激光稳频问题，提出了一种利用法布

里珀罗（ＦＰ）腔传递激光频率稳定性的方法。以饱和吸收稳频法锁定的激光器频率为参考，
基于锁相原理，锁定 ＦＰ腔长度。利用 ＦＰ腔长度这个稳定的参考点，实现目标激光器的频率
的精确锁定。实验将目标激光器波长锁定于７６７．００１ｎｍ，失谐频率为 １５０ＧＨｚ，锁定后的频率
漂移为１ＭＨｚ／ｈ。该方法解决了激光大失谐稳频问题，对工程实践和科学研究有重要意义。

关　键　词：半导体激光器；激光稳频技术；法布里珀罗（ＦＰ）腔；激光器调谐；调制技术
中图分类号：ＴＮ２４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０４０８４１０６

　　近年来，量子物理和量子传感技术发展迅速，
以超高精度著称的原子陀螺仪和原子磁强计的发

展
［１］
更是引发了广泛的关注。特别是基于无自

旋交 换 弛 豫 （ＳｐｉｎＥｘｃｈａｎｇｅＲｅｌａｘａｔｉｏｎＦｒｅｅ，
ＳＥＲＦ）的量子传感系统，因其对惯性和弱磁场具
有高度敏感的特性

［２３］
，在量子领域备受关注。

激光器作为 ＳＥＲＦ量子传感系统中极化原子和检

测原子自旋的重要工具
［４５］
，是 ＳＥＲＦ惯性测量和

磁场测量的重要组成部分。半导体激光器由于其

体积小、可靠性高等优点已经逐渐取代了其他类

型的激光器
［６７］
，成为 ＳＥＲＦ传感系统中最为常用

的抽运与检测光源。前期研究经验表明，半导体

激光器的频率会直接影响激光与原子的相互作

用，因此其频率稳定性对磁场和惯性的灵敏度有

重要影响
［８］
。通常没有经过特殊稳频手段处理、

自由运转１ｈ的半导体激光器频率漂移可以达到
ＧＨｚ量级，而实现高灵敏度的 ＳＥＲＦ惯性和磁场
测量所要求的激光频率稳定度要达到 ＭＨｚ量

级
［９］
。因此，使用辅助的激光稳频技术提高半导

体激光器的频率稳定度十分重要。

目前，最常见的激光稳频技术是直接将激光

频率锁定于原子参考谱线，如饱和吸收法
［１０］
和二

向色原子蒸气激光锁定
［１１］
等。这些稳频方法所

实现的短期频率稳定性可以达到 ｋＨｚ量级。但
是在没有合适的原子谱线与所需激光频率对应的

情况下，比如在 ＳＥＲＦ陀螺仪、磁强计的研究中，
通常需要将激光频率锁定于远共振线位置（超过

一倍多普勒线宽）
［１２］
，上述稳频方法便不再适用。

失谐激光稳频经常利用声光调制器（Ａｃｏｕｓ
ｔｏＯｐｔｉｃＭｏｄｕｌａｔｏｒ，ＡＯＭ）或者电光调制器（Ｅｌｅｃ

ｔｒｏＯｐｔｉｃＭｏｄｕｌａｔｏｒ，ＥＯＭ）进行稳频［１３］
。然而，考

虑到 ＳＥＲＦ原子磁强计的原子气室所充入的惰性
气体气压的影响，原子磁强计的泵浦光的频率应

该锁定在远离共振频率 ＧＨｚ量级的位置，而探测
光为了避免与碱金属原子产生共振而产生超高光

学厚度，进一步影响检测信噪比，往往需要高达

１００ＧＨｚ的失谐［１４１５］
。而传统的 ＡＯＭ和 ＥＯＭ等

方法难以实现如此大范围的失谐。因此，找到一

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201904024&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjeGxDOXJqYkFZVVkyTThzWm5rNEFoVT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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种可以实现大失谐激光频率稳定的方法对于工程

技术和科学研究的发展都有重要意义。

本文提出了一种利用法布里珀罗（Ｆａｂｒｙ
Ｐｅｒｏｔ，ＦＰ）腔传递激光频率稳定性的方法，可以
实现大失谐激光频率的锁定。本文将锁定于

８７Ｒｂ
原子 Ｄ２线饱和吸收峰的７８０ｎｍ激光器作为参考
光源。基于参考激光经过 ＦＰ腔形成的失谐功率
谱，通过伺服反馈调节压电传感器（Ｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃ
ｓｅｎｓｏｒ，ＰＺＴ）来稳定 ＦＰ谐振腔长度，使其成为
２个激光器频率无损传递的“桥梁”。７６７ｎｍ外腔
二极管激光器（ＥｘｔｅｒｎａｌＣａｖｉｔｙＤｉｏｄｅＬａｓｅｒ，ＥＣ
ＤＬ）作为待锁定目标激光器，通过高频电流调制
和锁相放大算法得到 ＦＰ谐振腔失稳信号，从而
把激光器波长锁定于７６７．００１ｎｍ。实验结果验证
了该方法的有效性，频率漂移为 １ＭＨｚ／ｈ，达到了
ＳＥＲＦ原子自旋系统对激光漂移的要求。该方法
具有通用、对实验环境要求低的特点，可以广泛应

用在量子光学、原子物理等精密测量实验中。

１　ＦＰ腔频率稳定传递原理

鉴于原子自旋能级是天然的稳定参考源，在

光频移、碰撞频移一定的条件下，其稳定度达到了

目前最精准的原子钟
［１６］
（稳定度可达 １０－１８／天）

的参考标准。因此，为了获得高稳定的参考激光

频率，使用原子饱和吸收光谱（ＳａｔｕｒａｔｅｄＡｂｓｏｒｐ
ｔｉｏｎＳｐｅｃｔｒｕｍ，ＳＡＳ）锁定参考激光器的频率。使
用两束频率一致、方向相反、光路重叠的激光穿过

原子气室以获得碱金属原子的 ＳＡＳ。单色可调谐
的激光可以将速度为零的原子从具有多普勒速度

分布的原子气体中选出，使其吸收光子形成饱和，

产生饱和吸收光谱
［２］
。理论上，饱和吸收谱线都

具有相似的线型，为佛克脱轮廓背景谱线 ｆ（ω）和
超精细能级的跃迁成分 ｇ（ω）的叠加，则整体的
谱线 Ｇ（ω）可以表示为［１７］

Ｇ（ω）＝ｆ（ω）＋ｇ（ω） （１）
式中：ω为频率；ｆ（ω）和 ｇ（ω）的表达式分别为［１８］

ｆ（ω）＝－（ａω２＋ｂω＋ｃ） （２）

ｇ（ω）＝ Ｋ
（ω－ω０）

２＋（γ／２）２
（３）

其中：ω０为原子共振频率；γ为旋磁比，与原子种
类有关；ａ、ｂ、ｃ和 Ｋ为由原子种类决定的常数。
对于碱金属原子而言，其饱和吸收谱线中的佛克

脱轮廓强度远小于其超精细能级的跃迁成分
［１８］
，

可忽略不计。如式（３）所示，超精细能级的跃迁
成分为洛伦兹线型，曲线关于原子共振频率点对

称分布，其饱和吸收峰的中心位置与原子共振频

率重合，也是跃迁线的最大值位置。利用高频正

弦调制信号 Ａｓｉｎ（Ωｔ）（Ａ为振幅，Ω为频率）可以
改变激光器的参数，实现频率调谐。经调制，频率

为 ω的激光变为 ω′＝ω＋Ａｓｉｎ（Ωｔ），可以得到参
考激光器的饱和吸收谱线。对调制后的信号在 ω
处做泰勒展开可得

［１８］

Ｇ（ω′）＝Ｇ（ω）＋Ｇ（１）（ω）Ａｓｉｎ（Ωｔ）＋

　　 １
２！
Ｇ（２）（ω）Ａ２ｓｉｎ２（Ωｔ）＋

　　 １
３！
Ｇ（３）（ω）Ａ３ｓｉｎ３（Ωｔ）＋… （４）

式中：Ｇ（ｍ）（ω）为 Ｇ（ω）的 ｍ阶导函数。本文使
用一次谐波稳频，使调制后的光谱信号和参考信

号 Ａｓｉｎ（Ωｔ）共同进入锁相放大电路，经过乘法
器、傅里叶变换和低通滤波，得到的直流输出信号

Ｖｏ为
［１９］

Ｖｏ ＝
１
Ｔ∫

Ｔ

０
ｓｉｎ（Ωｔ）Ｇ（ω′）ｄｔ＝１２

ＡＧ（１）（ω） （５）

式中：Ｔ为扫描信号的周期。Ｖｏ正比于光谱信号
的一次微分信号，其过零点位置为饱和吸收峰的

中心。因此，将其作为误差信号送入比例积分
（ＰＩ）电路，根据齐格勒尼柯尔斯整定规则［２０］

，调

节 ＰＩ参数，即可锁定参考激光器于饱和吸收峰。
高稳定的参考激光频率可以作为稳定 ＦＰ腔

长度的标准。激光频率和 ＦＰ腔长度产生谐振的
条件为

ｎＬ＝ｑλ
２

（６）

式中：Ｌ为 ＦＰ腔的长度；ｎ为谐振腔介质的折射
率；λ为激光波长，与 Ｌ单位保持一致；ｑ为正整
数

［２１］
。使用 ＰＺＴ驱动器线性扫描 ＦＰ腔的腔长，

所得到的 ＦＰ腔失谐功率谱被光电探测器采集。
类似地，利用调制、解调算法和先期稳定的参考激

光频率，可以得到稳频所需的误差信号。通过调

节 ＰＩ控制的参数，可以锁定 ＦＰ腔长度，稳定度
高达１０－１０［２２］，为目标激光器稳频奠定了基础。

利用 ＦＰ腔长度这个稳定的参考点，原则上
可以实现大失谐激光频率的锁定。对目标激光器

的外腔长度线性扫描，同时对其电流驱动源加入

调制信号，得到待稳定激光经过 ＦＰ腔之后的失
谐信号功率谱。同样使用锁相放大电路进行解调

得到误差信号，并经过 ＰＩ调节，反馈至激光器控
制器的输入端，从而将激光频率精准地锁定于ＦＰ
腔失谐功率谱的峰值位置。

２　实验系统设计

利用 ＦＰ腔进行激光频率稳定传递，实现大

２４８
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失谐激光频率稳定的实验系统框图如图 １所示。
在没有合适的原子参考谱线且失谐频率较大的情

况下，使用一个稳定的激光器作为参考，ＦＰ腔作
为２个激光器之间传递的纽带，可以锁定目标激
光器的频率。实验采用 ７８０ｎｍ的激光器作为参
考激光器，其频率稳定度必须达到或者高于 ＭＨｚ
量级。７８０ｎｍ的参考激光器和控制器使用北京
优立光太科技有限公司生产的 ＦＳＳ８０１外腔半导
体激光器综合系统，控制部分集成了激光器电流

驱动器、激光器温度控制器、ＰＺＴ驱动器、稳频模
块。其中，ＰＺＴ驱动器和稳频模块可以分别产生
可调的扫描和调制信号，是激光频率调谐的前提。

光路中的 λ／２、λ／４波片和偏振分光棱镜（Ｐｏｌａｒｉ
ｚａｔｉｏｎＢｅａｍＳｐｌｉｔｔｅｒ，ＰＢＳ）用于实现相位匹配，调
节激光的偏振态和分光比。使用长度为 ５０ｍｍ、
直径为 ２５ｍｍ的８７Ｒｂ原子气室作为吸收池，光电
探测器（ＰｈｏｔｏＤｅｔｅｃｔｏｒ，ＰＤ）将光功率信号转换为
电压信号，产生

８７Ｒｂ的原子 Ｄ２线 ＳＡＳ。通过稳
频电路将控制信号反馈至激光器控制器，从而实

现了参考激光器频率的稳定。

图 １中，两部分光路之间加入的 λ／２波片，
使得参考激光和目标激光进入 ＦＰ腔之前的偏
振方向垂直，在经过 ＦＰ腔之后能够被 ＰＢＳ４分
离，分别被 ＰＤ２和 ＰＤ３探测。使用任意波形信
号发生器（Ａｇｉｌｅｎｔ，３３２２０Ａ）输出的扫描信号和
调制信号，经过自制加法器电路输入至 ＰＺＴ驱
动器（Ｔｈｏｒｌａｂｓ，ＭＤＴ６９４Ｂ），调节 ＦＰ腔的长度。
被锁定的参考激光通过 ＦＰ腔之后被 ＰＤ２转为
电压信号，依靠稳频模块中的锁相放大模块和

ＰＩ控制器，锁定 ＦＰ腔（Ｔｈｏｒｌａｂｓ，ＳＡ２００５Ｂ）的
长度，为激光稳频提供一个超高稳定度的参

考点。

稳定之后的 ＦＰ腔作为２个激光器频率稳定
的桥梁，是７６７ｎｍ的激光器（北京优立光太科技
有限公司，ＦＳＳ８０１）稳频的前提。调节 λ／２波片
改变进入 ＦＰ腔的光强，并利用光电探测器采集
ＦＰ腔失谐信号功率谱，同样利用稳频模块产生
反馈信号给激光器控制器。反馈信号实现了对

７６７ｎｍ激光器外腔长度的精密调节，使目标激光
器的频率锁定于 ＦＰ腔共振频率点。

图 １　稳频实验系统框图

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

３　实验及结果分析
在以上理论分析的基础上，２个激光器都工

作在驱动电流为１４０ｍＡ，温度为２６℃的控制条件

下。搭建光路，使７８０ｎｍ激光器的电路控制系统
输出１０Ｈｚ三角波信号和２．５ｋＨｚ的正弦波信号。
调节并观测两者的幅度，并分别输送给 ＰＺＴ驱动
器和激光器电流驱动器。同时，为了满足饱和吸

３４８
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收光谱观测对光功率的要求，本文采用遗传算法

（ＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ）对激光器控制信号和激
光器功率进行建模和跟踪，保证信号稳定。参考

激光经过饱和吸收光路，被 ＰＤ１采集到的 ＳＡＳ信
号和调制信号共同输入至稳频模块的输入端，产生

误差信号。实验中，扫描信号、
８７Ｒｂ的 Ｄ２线 ＳＡＳ

和经过锁相放大模块产生的误差信号如图２所示。
将图２中的误差信号输入至 ＰＩ控制器，在积

分时间常数无穷大的前提下，调节比例放大倍数

至光谱信号出现临界振荡，根据齐格勒尼柯尔斯
整定规则确定的比例放大倍数和积分时间分别为

１０ｓ和０．５ｓ，从而实现了参考激光的锁定。
为了产生稳定腔长的误差信号，实验采用了

５Ｖ、１０Ｈｚ的扫描信号和１ｍＶ、３０ｋＨｚ的调制参考
信号实现了对 ７８０ｎｍ的激光器频率的调谐。对
激光经过 ＰＤ２输出的 ＦＰ腔失谐信号功率谱进
行解调，得到了误差信号。经过 ＰＩ控制（比例放
大倍数为１０．３，积分时间为０．５２ｓ）的信号输入给
ＰＺＴ驱动器，实现了 ＦＰ腔的高精度锁定。基于
此，待锁定的 ７６７ｎｍ的激光器受到分别为 １０Ｈｚ
的三角波扫描和 ２．５ｋＨｚ的正弦信号调制后，光
束通过高品质因数的 ＦＰ腔得到的失谐功率谱、
稳频所需的误差信号如图３所示。

调节 ＰＩ参数（放大倍数为 １０．５，积分时间为
０．４５ｓ）和误差信号的相位，锁定目标激光器后，
使用 ＰＤ探测１ｈ内通过 ＦＰ腔的光强得到的电
压变化如图４所示。实验表明，目标激光器波长

图 ２　扫描信号、８７Ｒｂ的 Ｄ２线 ＳＡＳ和误差信号

Ｆｉｇ．２　Ｓｃａｎｎｉｎｇｓｉｇｎａｌ，ＳＡＳｏｆ８７Ｒｂａｎｄｅｒｒｏｒｓｉｇｎａｌ

图 ３　扫描信号、ＦＰ腔失谐功率谱和误差信号

Ｆｉｇ．３　Ｓｃａｎｎｉｎｇｓｉｇｎａｌ，ｄｅｔｕｎｉｎｇｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆ

ＦＰｃａｖｉｔｙａｎｄｅｒｒｏｒｓｉｇｎａｌ

被精准地锁定在了 ７６７．００１ｎｍ，实现了 １５０ＧＨｚ
的大失谐，激光器被锁定之后的频率漂移可以达

到１ＭＨｚ／ｈ。
实验证明利用高 Ｑ值 ＦＰ腔作为传递激光

频率稳定的工具是可行的，但是考虑到 ＦＰ腔的
长度对机械振动十分敏感，研究此方法对外界机

械干扰的响应是推广该方法的必要前提。实验

中，本文在 ＦＰ腔０．５ｍ范围内，人为给出了一个
冲击噪声干扰，稳频后的目标激光经过 ＦＰ腔、稳
频模块产生的误差信号和 ＰＤ３的输出信号如图 ５
所示。在冲击噪声发出后，稳频系统经过大约

０．５ｓ的自动调节，可以恢复至先前的锁频状态。
可见，该稳频方法能够抵抗一定的外界机械干扰，

实现大失谐激光频率的精准锁定。

图 ４　目标激光器锁定之后 １ｈ通过 ＦＰ腔的光强

Ｆｉｇ．４　ＬｉｇｈｔｉｎｔｅｎｓｉｔｙｄｒｉｆｔｔｈｒｏｕｇｈＦＰｃａｖｉｔｙｄｕｒｉｎｇ１ｈ

ａｆｔｅｒｔａｒｇｅｔｌａｓｅｒｉｓｌｏｃｋｅｄ

图 ５　频率稳定后的冲击响应特性

Ｆｉｇ．５　Ｉｍｐｕｌｓｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｆｔｅｒ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

４　结　论

本文分析了激光器稳频的常用方法，针对

ＳＥＲＦ量子传感系统通常需要大失谐激光频率稳
定的问题，提出了一种基于 ＦＰ腔实现频率稳定
性传递的稳频技术。本文将锁定在

８７Ｒｂ原子 Ｄ２
线饱和吸收峰上的激光作为参考。根据激光的调

制、解调算法，利用参考激光的 ＦＰ腔失谐功率谱
提供一个超稳定腔长，作为目标激光器的稳频参

考基准。对于目标激光器，可以通过伺服控制系

统，将激光器波长锁定于 ７６７．００１ｎｍ。实验结果
验证了该方法的有效性，实现了 １５０ＧＨｚ的大失

４４８
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谐稳频，锁频后激光频率漂移为 １ＭＨｚ／ｈ。原则
上，可以通过多普勒冷却、光晶格装载、磁场屏蔽

等方法提高碱金属原子能级稳定度，从而进一步

降低本方法稳频的长期漂移。该方法对参考激光

器和待稳定激光器波长没有特殊要求，解决了大

失谐频率激光稳频的问题，具有普适性，对工程实

践和科学研究有重要意义。
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