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[\;87LJVJ3U# F9]ROĴOJ# F9+:BLOR# \;=]L !&(")"

yyyyyyyyyyyyyyyyyyyyyyyyyy

>KOTTRWRXOQRJ3 JW_M̀ R3WKLM3XMWOXQJVTWJVWORKLVMJWQLV̂JTLPMVXBOVUMN PRTQJ3 OMVJM3UR3M
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自适应非奇异快速终端滑模固定时间收敛制导律

赵国荣１，，李晓宝２，刘帅２，韩旭２

（１．海军航空大学 参谋部，烟台 ２６４００１；　２．海军航空大学 岸防兵学院，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：针对机动目标的末制导拦截问题，设计了一种带攻击角度约束的非奇异快
速终端滑模固定时间收敛制导律。与有限时间收敛终端滑模制导律相比，所提制导律能够确

保弹目视线（ＬＯＳ）角和弹目视线角速率在固定时间内是收敛的，并且收敛时间是独立于制导
系统初始条件的，可以根据制导律参数预先给定。构造了一种新型的非奇异快速终端滑模面，

有效解决了奇异性问题，同时通过合理地改变滑模面与弹目视线角跟踪误差的趋近律指数，使

得制导系统比现有的固定时间收敛控制具有更快的收敛速率。此外，设计了一种自适应律，针

对目标机动引起的未知扰动进行估计，使得制导律的设计无需预先知道任何关于目标机动的

信息。通过仿真实验验证了所提制导律能够使导弹成功拦截机动目标，并且与现有制导律相

比，具有更快的系统收敛速率、更高的拦截精度及更短的拦截时间。

关　键　词：制导律；攻击角度约束；自适应控制；固定时间收敛；非奇异快速终端滑模
中图分类号：Ｖ４４８．１３３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１０５９１２

　　使用导弹对敌方目标进行有效地打击是现代
战争中的主要作战手段。导弹末制导律的设计除

了要求导弹能够准确地命中目标，还要满足特定

的终端攻击角度要求，以实现对目标的最大摧毁，

因此，带有攻击角度约束的末制导律研究一直以

来都是热点问题
［１］
。多年来，比例导引律及其变

化形式因其简单高效的特点得到了广泛的应

用
［２］
，然而针对高机动能力的目标，比例导引律

很难满足期望的制导要求
［３］
。针对高机动目标

的拦截问题，近年来基于最优控制、非线性控制等

现代控制理论的制导律设计开始得到深入研究，

如最优控制制导律
［４］
、微分对策制导律

［５］
和滑模

制导律
［６］
。

滑模控制由于对系统不确定性和外界干扰具

有较强的鲁棒性，在制导律设计中取得了一系列

研究成果。文献［７］提出了一种带有落角约束滑

模制导律，设计了一个线性滑模面使得视线角收

敛到期望值，然而其收敛时间是趋于无穷的。终

端滑模控制通过引入非线性滑模面，确保了系统

状态能够在有限时间内收敛，对于高机动目标的

拦截，导弹末制导时间通常很短，因此采用终端滑

模控制方法针对机动目标进行制导律设计具有十

分重要的意义
［８１１］
。文献［８］在制导律设计中引

入了传统的终端滑模面，但制导指令中因为存在

负指数项而导致奇异问题发生。为此，文献［９］
设计了一种非奇异终端滑模面，文献［１０］在研究
考虑攻击角度约束的制导律时通过设计一种积分

滑模面解决了奇异性问题。制导系统的状态量在

远离平衡点时收敛速率较慢，文献［１１］为此提出
了一种非奇异快速终端滑模控制方法。

采用有限时间收敛终端滑模控制得到的系统

状态收敛时间依赖于系统的初始条件，为此，文

qwqw
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献［１２］提出了固定时间收敛的概念。固定时间
收敛理论可以使系统状态在收敛时得到一个不依

赖于系统初始条件的收敛时间上界。然而，传统

的终端滑模固定时间收敛控制依然存在奇异性问

题，因此文献［１３１４］针对一类非线性系统分别设
计了固定时间收敛非奇异终端滑模面。文

献［１５］采用转换滑模面的形式进一步提出了一
种非奇异快速终端滑模固定时间收敛的控制方

法，并且用于制导律的设计。

在研究拦截机动目标的末制导问题时，通常

需要知道目标的机动信息，然而目标的机动在实

际情况中多数是不可知的。文献［１０，１６］通过假
设目标机动存在已知的上界来进行制导律设计，

然而目标机动的上界通常也很难测量得到。自适

应控制由于其具有不需要知道外部扰动任何信息

的优点，可以有效解决目标机动的问题。文

献［９，１１，１７］提出了自适应非奇异终端滑模制导
律的设计方法，在设计过程中目标机动的上界不

需要预先已知。

末制导过程中导弹和目标初始时刻的具体状

态大多事先不可知，采用固定时间收敛控制方法

进行制导律设计时，系统状态的收敛时间上界是

一个独立于初始条件的固定值，因此设计的制导

律具有更广的适用范围和更高的制导性能。针对

机动目标的拦截问题，本文在考虑攻击角度约束

的情况下，提出了一种非奇异快速终端滑模固定

时间收敛制导律，并且设计了一种自适应律来对

目标机动上界进行估计。通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性
理论证明了制导系统能够在固定时间内收敛，并

且给出了收敛时间公式。通过仿真验证了该制导

律的有效性，并且与其他现有制导律进行对比，分

析了该制导律的制导性能。

本文的研究工作具有以下创新点：

１）设计了一种新型的终端滑模固定时间收
敛制导律，不仅能够使得导弹以期望的攻击角度

命中目标，而且制导系统的弹目视线（Ｌｉｎｅｏｆ
Ｓｉｇｈｔ，ＬＯＳ）角和 ＬＯＳ角速率能够在固定时间内
收敛，该收敛时间不依赖于制导系统的初始条件，

可以通过调节制导律中的参数而被预先设定。

２）设计了一种新型的固定时间收敛非奇异
快速终端滑模面，该滑模面具有与现有有限时间

收敛非奇异终端滑模面类似的形式，从而避免了

奇异性问题，同时根据滑模面、系统状态与平衡点

的距离，合理调整滑模面与 ＬＯＳ角跟踪误差的趋
近律指数，从而提高了制导系统状态的收敛速率。

３）设计了一种自适应律对目标机动的上界

进行估计，使得制导律的设计无需任何目标机动

的信息，增强了制导系统对未知干扰的鲁棒性。

１　基础知识

１．１　问题描述
导弹末制导的运动关系如图１所示。假定导

弹和目标的速度 ＶＭ 和 ＶＴ恒定，ａＭ 和 ａＴ分别为
导弹和目标的法向加速度，ｒ和 ｑ分别为导弹和
目标之间的相对距离和 ＬＯＳ角，γＭ 和 γＴ分别为
导弹和目标的航迹角。制导系统的运动学关系可

表示为

ｒ＝ＶＴｃｏｓ（γＴ－ｑ）－ＶＭｃｏｓ（γＭ －ｑ）

ｑ＝１
ｒ
（ＶＴｓｉｎγＴ( )－ｑ－ＶＭｓｉｎ（γＭ －ｑ））

γＭ ＝
ａＭ
ＶＭ

γＴ ＝
ａＴ
Ｖ















Ｔ

（１）

ＬＯＳ角速率 ｑ关于时间 ｔ的一阶导数可以表
示为

ｑ̈＝－２
ｒｑ
ｒ
＋
ａＴｃｏｓ（γＴ－ｑ）

ｒ
－
ａＭｃｏｓ（γＭ －ｑ）

ｒ

（２）

导弹的终端攻击角度 θｉｍｐ表示为导弹成功拦
截目标时其速度之间的夹角，若 γＭｆ和 γＴｆ分别为
导弹和目标的终端航迹角，可知 θｉｍｐ＝γＴｆ－γＭｆ。
导弹终端攻击角度 θｉｍｐ与终端 ＬＯＳ角 ｑｆ存在着一

一对应关系
［９］
。

ｑｆ＝γＴｆ－ａｒｃｔａｎ
ｓｉｎθｉｍｐ

ｃｏｓθｉｍｐ－ＶＴ／Ｖ
( )

Ｍ

（３）

因此，导弹末制导终端攻击角度 θｉｍｐ约束可
以转化为终端 ＬＯＳ角 ｑｆ约束问题。

假设 ｑｄ为期望的末制导终端 ＬＯＳ角，定义
ＬＯＳ角跟踪误差为 ｘ１＝ｑ－ｑｄ，ＬＯＳ角速率为 ｘ２＝
ｑ。由式（１）和式（２）可以得到

图 １　导弹和目标之间的运动关系

Ｆｉｇ．１　Ｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔｅｎｇａｇｅｍｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｙ
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ｘ１ ＝ｘ２

ｘ２ ＝－
２ｒｘ２
ｒ
－
ｃｏｓ（γＭ －ｑ）

ｒ
ａＭ ＋

ｄ{
ｒ

（４）

式中：ｄ＝ａＴｃｏｓ（γＴ－ｑ）。
假设１　ｄ可看作为由目标机动而引起的外

部干扰，假设 Δ≥０为一常数，表示为目标机动 ａＴ
最大值，可知 ｄ≤Δ。

通过末制导律设计使得 ＬＯＳ角跟踪误差 ｘ１
及 ＬＯＳ角速率 ｘ２能够在固定时间之内收敛到原
点，那么导弹便能够以期望的终端 ＬＯＳ角 ｑｄ精确
命中目标。

１．２　基本定义和相关引理

定义１［１２］　考虑如下非线性系统：
ｘ（ｔ）＝Ｆ（ｘ，ｔ）
ｘ（０）＝ｘ{

０

（５）

式中：ｘ∈Ｒｎ；Ｆ（ｘ，ｔ）：Ｕ×Ｒ＋→Ｒ
ｎ
是连续的，Ｕ

为一个包含 ｘ＝０的开区间，且 Ｆ（０，ｔ）＝０。若任
意给定初始时间 ｔ０和初始状态 ｘ０∈Ｕ，都存在时
刻 Ｔ（ｘ０），使系统式（５）的每一个解 ｘ（ｔ）＝ｘ（ｔ；
ｔ０，ｘ０）满足如下关系：
ｌｉｍ
ｔ→Ｔ（ｘ０）

ｘ（ｔ；ｔ０，ｘ０）＝０　　 ｔ∈ ［ｔ０，Ｔ（ｘ０））

ｘ（ｔ；ｔ０，ｘ０）＝０ ｔ≥ Ｔ（ｘ０
{

）

（６）

则系统式（５）的平衡点 ｘ＝０是有限时间稳定的。
此外，若收敛时间 Ｔ（ｘ０）是有界的，即对任意的

ｘ０∈Ｒ
ｎ
，都存在一个 Ｔｍａｘ＞０，使得 Ｔ（ｘ０）＜Ｔｍａｘ，

则系统式（５）的平衡点 ｘ＝０是固定时间稳定的。
相比于已有的固定时间收敛控制方法，为了

进一步提高收敛速率，本文设计了一个快速固定

时间收敛系统，并通过证明给出了系统收敛时间

上界的公式。

引理１　考虑一类非线性系统：
ｙ＝－ｌ１ｓｉｇ

κ１ｙ－ｌ２ｓｉｇ
κ２ｙ

ｙ（０）＝ｙ{
０

（７）

式中：ｓｉｇκ１ｙ＝ ｙκ１ｓｉｇｎ（ｙ）；ｓｉｇκ２ｙ＝ ｙκ２ｓｉｇｎ（ｙ）；

κ１＝
１＋ｍ１
２

＋
ｍ１－１
２
ｓｉｇｎ（ｙ －１）；κ２ ＝

１＋ｍ２
２

＋

１－ｍ２
２
ｓｉｇｎ（ｙ －１）；ｌ１＞０，ｌ２＞０，ｍ１＞１，０＜ｍ２＜

１。那么系统式（７）的平衡点是固定时间稳定的，
且收敛时间 Ｔ有界，满足如下关系：

Ｔ≤ Ｔｍａｘ ＝
１

ｌ２（ｍ１－１）
ｌｎ１＋

ｌ２
ｌ( )
１

＋

　　 １
ｌ１（１－ｍ２）

ｌｎ１＋
ｌ１
ｌ( )
２

（８）

证明　系统式（７）可被改写为

ｙ＝
－ｌ１ｓｉｇ

ｍ１ｙ－ｌ２ｙ　　 ｙ ＞１

－ｌ１ｙ－ｌ２ｓｉｇ
ｍ２ｙ ｙ≤{ １

（９）

当 ｙ ＞１时，令 ｚ＝１＋ｌｎｙ；当 ｙ≤１时，
令 ｚ＝ ｙ１－ｍ２，且当 ｙ＝ｙ（０）时对应的 ｚ初值为
ｚ０，则式（９）可转化为

ｚ＝
－ｌ１ｅ

（ｍ１－１）（ｚ－１）－ｌ２　　　　　ｚ＞１

－（１－ｍ２）ｌ１ｚ－（１－ｍ２）ｌ２ ０＜ｚ≤{ １
（１０）

因此，系统式（７）的收敛时间上界 Ｔｍａｘ满足：
Ｔｍａｘ ＝ ｌｉｍ

ｙ（０）→∞
Ｔ（ｙ（０））＝

　　 ｌｉｍ
ｚ０→＋ (∞ ∫

ｚ０

１

１
ｌ１ｅ

（ｍ１－１）（ｚ－１） ＋ｌ２
ｄｚ＋

　　 １
１－ｍ２∫

１

０

１
ｌ１ｚ＋ｌ２

ｄ )ｚ ＝

　　 ｌｉｍ
ｚ０→＋∞
∫
ｚ０

１

１
ｌ１ｅ

（ｍ１－１）（ｚ－１） ＋ｌ２
ｄｚ＋

　　 １
ｌ１（１－ｍ２）

ｌｎｌ１＋ｌ２
ｌ( )
２

（１１）

　 　 令 Ｔ′＝ ｌｉｍ
ｚ０→＋∞
∫
ｚ０

１

１
ｌ１ｅ

（ｍ１－１）（ｚ－１） ＋ｌ２
ｄｚ，ρ＝

ｅ（ｍ１－１）（ｚ－１），则

Ｔ′＝ １
ｍ１－１

ｌｉｍ
ρ０→＋∞
∫
ρ０

１

１
ρ（ｌ１ρ＋ｌ２）

ｄρ＝

　　 １
ｍ１－１

ｌｉｍ
ρ０→＋∞
∫
ρ０

１

１
ｌ２ρ
－

ｌ１
ｌ２（ｌ１ρ＋ｌ２

[ ]
）
ｄρ＝

　　 １
ｌ２（ｍ１－１）

ｌｎｌ１＋ｌ２
ｌ( )
１

（１２）

即

Ｔｍａｘ＝
１

ｌ２（ｍ１－１）
ｌｎ１＋

ｌ２
ｌ( )
１

＋ １
ｌ１（１－ｍ２）

ｌｎ１＋
ｌ１
ｌ( )
２

证毕

注１　文献［１４］提出了传统的固定时间收敛
系统 ｙ＝－ｌ１ｓｉｇ

ｍ１ｙ－ｌ２ｓｉｇ
ｍ２ｙ，并给出了收敛时间

上界：

Ｔ＜ １
ｌ１（ｍ１－１）

＋ １
ｌ２（１－ｍ２）

（１３）

式中：ｌ１＞０，ｌ２＞０，ｍ１＞１，０＜ｍ２＜１。文献［１５］
进一步提出了快速固定时间收敛系统 ｙ＝
－ｌ１ｙ

κ－ｌ２ｙ
ｐ２／ｑ２，并给出了收敛时间上界：

Ｔ＜
ｐ１

ｌ１（ｑ１－ｐ１）
＋

ｑ２
ｌ１（ｑ２－ｐ２）

ｌｎ１＋
ｌ１
ｌ( )
２

（１４）

式中：ｑ１、ｐ１、ｐ２、ｑ２为正奇数，κ＝
ｑ１＋ｐ１
２ｐ１

＋
ｑ１－ｐ１
２ｐ１

·

ｓｉｇｎ（ｙ －１），ｌ１＞０，ｌ２＞０，并且满足 ｐ１＜ｑ１，ｐ２＜

ｑ２。因为 ｌｎ１＋
ｌ２
ｌ( )
１

＜
ｌ２
ｌ１
，ｌｎ１＋

ｌ１
ｌ( )
２

＜
ｌ１
ｌ２
，所以本

１６０１
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文给出的固定时间收敛系统与文献［１４１５］相比，
收敛速率更快。

２　制导律设计

２．１　新型滑模面的构造
考虑一类二阶非线性系统，文献［１８］构造了

一种固定时间收敛的终端滑模面：

ｓ＝ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
ｍ１ｘ１＋ｌ２ｓｉｇ

ｍ２ｘ１ （１５）
式中：ｌ１＞０，ｌ２＞０，ｍ１＞１，０＜ｍ２＜１。

对滑模面式（１５）求导可得
ｓ＝ｘ２＋ｌ１ｍ１ ｘ１

ｍ１－１ｘ２＋ｌ２ｍ２ ｘ１
ｍ２－１ｘ２ （１６）

式（１６）中，当 ｘ１ ＝０，ｘ２≠０时，幂次项

ｘ１
ｍ２－１ｘ２会引发奇异性问题。为避免奇异现

象，本文构造了一种新型的固定时间收敛非奇异

快速终端滑模面：

ｓ＝ｘ１＋γｓｉｇ
１
κ４（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１） （１７）

式中：κ３ ＝
１＋ｍ３
２

＋
ｍ３－１
２
ｓｉｇｎ ｘ１( )－１，κ４ ＝

１＋ｍ４
２

＋
１－ｍ４
２
ｓｉｇｎ

ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

ｌ２( )－１，γ＝ｌ－
１
κ４２ ，

ｌ１＞０，ｌ２ ＞０，ｍ３ ＞１，
１
２
＜ｍ４ ＜１。可知滑模面

式（１７）是连续的，且当 ｓ＝０时，可以得到 ｘ２ ＝

－ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１－ｌ２ｓｉｇ

κ４ｘ１。
注２　文献［９］研究有限时间收敛制导律时

设计了一种非奇异终端滑模面：

ｓ＝ｘ１＋αｓｉｇ
γ１（ｘ２） （１８）

式中：α＞０，１＜γ１＜２。由于
１
κ４
≥１，式（１７）通过

转化为与式（１８）类似的形式从而避免了奇异问
题的发生。

２．２　稳定性分析
定理１　对于制导系统式（４），若采用本文构

造的滑模面式（１７），设计制导指令 ａＭ 为如下
形式：

ａＭ ＝
ｒ

ｃｏｓ（γＭ －ｑ [） －
２ｒｘ２
ｒ
＋σ^Δｓｉｇｎ（ｓ）

ｒ
＋

　　ｌ１κ３ ｘ１
κ３－１ｘ２＋

κ４
γ
ｓｉｇ

２κ４－１
κ４ （ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１）＋

　　ｌ１κ４ ｘ１
κ３－１（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１）＋

　　
κ４
γ ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
κ４－１
κ４μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
１－κ４
κ４）·

　　（α１ｓｉｇ
κ５ｓ＋α２ｓｉｇ

κ６ｓ ]） （１９）

式中：σ≥１，α１＞０，α２＞０，κ５＝
１＋β１
２
＋
β１－１
２
·

ｓｉｇｎ（ｓ－１），κ６ ＝
１＋β２
２

＋
１－β２
２
ｓｉｇｎ（ｓ－１），

β１＞１，０＜β２＜１，Δ^为目标机动上界 Δ的自适应估
计值，设计自适应律为

Δ^
·

＝φ（ｘ１，ｘ２）
σ ｓ
ｒ

Δ^（０）＞
{

０

（２０）

其中：φ（ｘ１，ｘ２）＝
γ
κ４
ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
１－κ４
κ４ 。μτ（·）：

［０，＋∞）→［０，１］是一个连续可导函数，定义
如下：

μτ（ｘ）＝
ｓｉｎ π

２
·
ｘ( )τ 　　　 ｘ＜τ

１ ｘ≥
{

τ
（２１）

式中：τ为一个小于１的正常数。
则下面的结论成立：

１）滑模变量 ｓ和估计误差Δ
～

＝Δ－Δ^均有界。
２）滑模变量 ｓ在时间 Ｔｓ内收敛到０。
３）制导系统式（４）的状态变量 ｘ１、ｘ２在时间

Ｔ内收敛到于０。
其中：Ｔｓ＜Ｔ１＋ε（ｔ），Ｔ＜Ｔ１＋Ｔ２＋ε（ｔ），Ｔ１＝

１
α２（β１－１）

ｌｎ １＋
α２
α( )
１

＋ １
α１ １－β( )２

ｌｎ １＋
α１
α( )
２

，

Ｔ２＝
１

ｌ２（ｍ３－１）
ｌｎ１＋

ｌ２
ｌ( )
１

＋ １
ｌ１（１－ｍ４）

ｌｎ１＋
ｌ１
ｌ( )
２

，

ε（ｔ）为一个与 τ相关的小时间函数。
证明　１）考虑 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ＝１
２
ｓ２＋１

２Δ
～
２

（２２）

根据式（１７）、式（１９）和式（２０）可知，Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ函数 Ｖ的导数为

Ｖ
·

＝ｓｓ＋Δ
～

Δ
～
·

＝ｓ［ｘ２＋φ（ｘ１，ｘ２）（ｘ２＋

　　ｌ１κ３ ｘ１
κ３－１ｘ２）］－Δ

～

Δ^
·

＝

　　φ（ｘ１，ｘ２）
ｄｓ
ｒ
－
σΔ^ ｓ
ｒ

－
σ ｓ（Δ－Δ^）[ ]ｒ

＋

　　 [ｓ －ｌ１ ｘ１
κ３－１ｓ－μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
１－κ４
κ４）·

　　（α１ｓｉｇ
κ５ｓ＋α２ｓｉｇ

κ６ｓ ]） ≤

　　φ（ｘ１，ｘ２）
Δ ｓ（１－σ）[ ]ｒ

－

　　μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

１－κ４
κ４）（α１ ｓκ５＋１＋α２ ｓκ６＋１）≤

　　 －μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

１－κ４
κ４）·

　　（α１ ｓκ５＋１＋α２ ｓκ６＋１） （２３）

２６０１
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由于Ｖ
·

≤０，因此 Ｖ有界。所以，滑模变量 ｓ和

估计误差Δ
～

＝Δ－Δ^均有界。
２）考虑 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１ ＝ｓ
２

（２４）
对 Ｖ１求导，代入式（１７）和式（１９）可得

Ｖ
·

１ ＝２ｓｓ＝２ｓ［ｘ２＋φ（ｘ１，ｘ２）（ｘ２＋

　　ｌ１κ３ ｘ１
κ３－１ｘ２）］＝２ [ｓφ（ｘ１，ｘ２ (） ｄ

ｒ
－

　　 σΔ^ｓｉｇｎ（ｓ）)ｒ
－ｌ１ ｘ１

κ３－１ｓ－

　　μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

１－κ４
κ４）·（α１ｓｉｇ

κ５ｓ＋

　　α２ｓｉｇ
κ６ｓ ]） ≤２φ（ｘ１，ｘ２）

ｓ（Δ－σΔ^）
ｒ

－

　　２μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

１－κ４
κ４）·

　　（α１ ｓκ５＋１＋α２ ｓκ６＋１） （２５）

根据式（２０）可知，Δ^（ｔ）＞Δ^（０）＞０，若选取

一足够大的 Δ^（０），使得 Δ^（０）≥ Δ
～

（０），且 σ
满足：

σ≥１＋ Δ^２（０）＋槡 η

Δ^（０）
（２６）

式中：η≥０为一任意小的常数。那么

Δ－σΔ^≤ Δ－Δ^（０）－ Δ^２（０）＋槡 η≤

　　 Δ
～

（０） － Δ^２（０）＋槡 η≤

　　 Δ^（０）－ Δ^２（０）＋槡 η≤０ （２７）
因此，可以得到

Ｖ
·

１≤－μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

１－κ４
κ４）·

　　（－２α１Ｖ
κ５＋１
２ －２α２Ｖ

κ６＋１
２ ） （２８）

令 ｇ＝ ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

１－κ４
κ４ ，ω＝ｘ２ ＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１，

那么状态空间（ｘ１，ｘ２）∈Ｒ
２
被划分为如下 ２个区

域：Ω１＝｛（ｘ１，ｘ２） ｇ≥τ｝，Ω２＝｛（ｘ１，ｘ２）０≤ｇ＜
τ｝，如图２所示。

当系统状态 （ｘ１，ｘ２）在区域 Ω１ 时，Ｖ
·

１≤

－（２α１Ｖ
κ５＋１
２ ＋２α２Ｖ

κ６＋１
２ ），系统在固定时间 Ｔ１内到

达滑模面 ｓ或者进入区域 Ω２。当系统状态（ｘ１，
ｘ２）在区域 Ω２时，因为 τ＜１，此时可知 κ４＝ｍ４。
当ｇ＝０时，则有
ω＝０
ω＝ｘ２＋ｌ１κ３ ｘ１

κ３－１ｘ２ ＝{ ０
（２９）

此时制导指令 ａＭ为

图 ２　制导系统变量的收敛过程

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍｖａｒｉａｂｌｅ

ａＭ ＝
ｒ

ｃｏｓ（γＭ －ｑ [） －
２ｒｘ２
ｒ
＋σΔ^ｓｉｇｎ（ｓ）

ｒ
＋

　　ｌ１κ３ ｘ１
κ３－１ｘ２＋

πκ４
２γτ
（α１ｓｉｇ

κ５ｓ＋α２ｓｉｇ
κ６ｓ ]）
（３０）

当 ｇ→０时，ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

κ４－１
κ４ μτ（ｘ２＋ｌ１·

ｓｉｇκ３ｘ１
１－κ４
κ４ ）→π２τ

。将式（３０）代入式（２９）可得

ω＝ ｄｒ
－σΔ^ｓｉｇｎ（ｓ）

ｒ
－
πκ４
２γτ
（α１ｓｉｇ

κ５ｓ＋α２ｓｉｇ
κ６ｓ）

（３１）
由式（２７）、式（３１）及假设 １可知，当 ｓ＞０时

ω＜０，当 ｓ＜０时 ω＞０，所以 ω＝０不是制导系统
在滑模到达阶段的吸引子。因此，存在一个有限

时间 ε（ｔ）使得系统状态（ｘ１，ｘ２）在有限时间ε（ｔ）
内穿越区域 Ω２进入区域 Ω１或者到达滑模面。
由式（２８）及引理 １可知，制导系统式（４）可在固
定时间 Ｔｓ内收敛到 ｓ＝０。

３）当制导系统式（４）状态量 ｘ１、ｘ２到达滑模
面式（１７）时，由 ｓ＝０可知
ｘ２ ＝－ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１－ｌ２ｓｉｇ
κ４ｘ１ （３２）

进一步可得，ｘ１
κ４＝

ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ
κ３ｘ１

ｌ２
。可知，

当
ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
ｌ２

＞１时有 κ４＝１，因此 ｘ１ ＞１；

当
ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
ｌ２

≤１时有 κ４＝ｍ４，因此 ｘ１ ≤１。

所以，当 ｓ＝０时，式（１７）中的 κ４可用如下关系式
代替：

κ４ ＝
１＋ｍ４
２

＋
１－ｍ４
２
ｓｉｇｎ（ｘ１ －１） （３３）

由式（３２）及引理 １可知，制导系统式（４）的
状态变量 ｘ１、ｘ２将在时间 Ｔ内收敛到于０。 证毕
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注３　滑模面式（１７）中 κ４的设计形式与引
理１中的形式并不相同，这是为了保证滑模面 ｓ
始终是连续的，并且当 ｓ＝０时，由定理 １中的证
明过程 ３）可知，式（１７）中设计的 κ４可以转化为

κ４＝
１＋ｍ４
２

＋
１－ｍ４
２
ｓｉｇｎ（ｘ１ －１），这与引理 １中

的 κ２的形式相同，因此 κ４的设计并不会影响系
统状态 ｘ１、ｘ２在滑模面上固定时间收敛的特性。

注４　有限时间 ε（ｔ）虽然不能被精确地求
出，但是可以被近似地估计。如图２所示，当制导
系统式（４）的状态变量 ｘ１、ｘ２穿越区域 Ω２时，对
于一个充分小的常数 τ，在区域 Ω２内因为０＜ｇ≤
τ，因此可近似认为 ω＝０，并且由式（１７）可知 ｓ＝
ｘ１。此外，根据式（３１）可得

ω≥
πκ４
２γτ
（α１ｓｉｇ

κ５ｓ＋α２ｓｉｇ
κ６ｓ） （３４）

对式（３４）两边积分得

∫
τ
κ４
１－κ４

－τ
κ４
１－κ４

ｄω≥∫
ε（ｔ）

０

πκ４
２γτ
（α１ｓｉｇ

κ５ｓ＋α２ｓｉｇ
κ６ｓ）ｄｔ

（３５）
求解式（３５）可得

ε（ｔ）＝ ４γτ
１

１－κ４

πκ４（α１ ｘ１
κ５ ＋α２ ｘ１

κ６）

因此，可知 τ取值较小时，ε（ｔ）也会变得很
小，可以忽略不计。

因为符号函数 ｓｉｇｎ（ｓ）的存在可能会引起颤
振，为避免振颤现象的发生，符号函数 ｓｉｇｎ（ｓ）可
采用一种 Ｓｉｇｍｏｉｄ函数近似替代：

ｓｇｍｆ（ｓ）＝
ｓｉｇｎ（ｓ）　　　　　　 ｓ＞ξ

２ １
１＋ｅ－ｓ／ξ

－( )１２ ｓ≤{ ξ
（３６）

本文最终设计的带有攻击角度约束的自适应

非奇异快速终端滑模固定时间收敛制导律（ＡＦＴ
ＮＦＴＳＭＧ）形式为

ａＭ ＝
ｒ

ｃｏｓ（γＭ －ｑ [） －
２ｒｘ２
ｒ
＋σΔ^ｓｇｍｆ（ｓ）

ｒ
＋

　　ｌ１κ３ ｘ１
κ３－１ｘ２＋

κ４
γ
ｓｉｇ

２κ４－１
κ４ （ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１）＋

　　ｌ１κ４ ｘ１
κ３－１（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１）＋

　　
κ４
γ ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
κ４－１
κ４μτ（ｘ２＋ｌ１ｓｉｇ

κ３ｘ１
１－κ４
κ４）·

　　（α１ｓｉｇ
κ５ｓ＋α２ｓｉｇ

κ６ｓ ]） （３７）

３　仿真分析
针对制导律 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ进行仿真分析，参

照文献［１１］的仿真场景，假设导弹和目标的初始
相对距离 ｒ０＝５０００ｍ，初始 ＬＯＳ角 ｑ０＝３０°，目标
的初始航迹角 γＴ０＝０°，导弹和目标的速度分别为
ＶＭ ＝６００ｍ／ｓ，ＶＴ＝３００ｍ／ｓ。ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ中的参
数取值为：ｌ１＝ｌ２＝０．５，α１＝α２＝２，ｍ１＝β１＝９／７，

ｍ２＝β２＝７／９，τ＝０．１，ξ＝０．０１，σ＝２，Δ^（０）＝

１００，ｇ＝９．８ｍ／ｓ２，导弹最大加速度值为 ３０ｇ。根
据定理１计算可得 Ｔ＝１３．８６ｓ。

注 ５　由定理 １可知，Ｔ的大小完全是由
ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ中的参数决定的，与制导系统的状
态无关。固定时间 Ｔ表示的是制导系统任意初
始状态下收敛时间的上界，通常制导系统实际收

敛时间要小于 Ｔ。Ｔ的设定需要结合制导系统的
具体环境。如果 Ｔ设计的太小，在某些情况下，
例如初始 ＬＯＳ角跟踪误差 ｘ１较大时，为了达到制
导系统固定时间收敛的要求，导弹必须具有较强

的机动能力，但是导弹的机动能力是有限的，因此

制导指令在末制导前期可能会出现饱和现象。如

果 Ｔ设计的太大，因为导弹末制导时间有限，可
能导致导弹无法以期望的攻击角度准确命中目

标。所以，需要通过调节 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ中的各个
参数合理设置 Ｔ的大小。
３．１　以不同初始航迹角拦截目标

假设目标机动 ａＭ为：当 ｔ≤５ｓ时 ａＭ ＝７ｇ；当

ｔ＞５ｓ时，ａＭ ＝－７ｇ。导弹拦截目标时，期望的终
端 ＬＯＳ角 ｑｄ为 ２０°，导弹的初始航迹角 γＭ０ ＝
３０°，６０°，９０°。针对 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ进行仿真分析，
结果如图３所示。

图３（ａ）表明，ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ能够使导弹在不
同的初始航迹角 γＭ０下有效地拦截目标。图３（ｂ）
的制导指令曲线表明，导弹制导指令在前期都出

现了饱和现象，这是因为在末制导的前期，为满足

导弹 ＬＯＳ角 ｑ和 ＬＯＳ角速率 ｑ在固定时间之内
收敛，通常情况下导弹需要进行高强度机动。

图３（ｃ）、（ｄ）表明，ｑ和 ｑ都能够在设定的固定时
间 Ｔ内收敛，制导指令饱和现象的存在会使得 ｑ
和 ｑ的实际收敛时间增大，然而因为 Ｔ是制导系
统在任意初始状态下的收敛时间上界，通常 ｑ和
ｑ依旧能够在 Ｔ内收敛。图 ３（ｅ）表明，滑模面 ｓ
在不同的初始航迹角 γＭ０下都能够在 ｑ和 ｑ收敛
之前快速收敛到０。

４６０１
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图 ３　不同初始航迹角拦截目标的仿真结果

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｔａｒｇｅｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｅｓ

３．２　以不同期望终端 ＬＯＳ角拦截目标
假设目标机动 ａＭ为：当 ｔ≤５ｓ时 ａＭ ＝７ｇ；当

ｔ＞５ｓ时，ａＭ ＝－７ｇ。导弹初始航迹角 γＭ０＝６０°，
导弹拦截目标时期望的终端 ＬＯＳ角 ｑｄ ＝２０°，
３０°，４０°。针对 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ进行仿真分析，结果
如图４所示。

从图 ４（ａ）可以看出，在 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ作用
下，导弹能够以不同的期望终端 ＬＯＳ角 ｑｄ精确地
拦截目标。图４（ｂ）给出了相应的制导指令曲线，
其中制导指令在 ｑｄ＝４０°时饱和时间最长，这也导

致了其对应的 ｑ和 ｑ收敛时间最长。图 ４（ｃ）、
（ｄ）、（ｅ）表明，在不同的期望终端 ＬＯＳ角 ｑｄ要求
下，ｑ和 ｑ依然能够在设定的固定时间 Ｔ内收敛，
相应的滑模面 ｓ在 ｑ和 ｑ收敛之前能够先收敛
到０。

假设 ｑｄ＝２０°，考虑测量噪声对制导性能的影
响，在获取 ＬＯＳ角速率 ｑ时加入均值为 ０、方差为
真值 １％的高斯白噪声，仿真结果如图 ５所示。
表明由于噪声的影响，在 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ的作用下，
ｑ虽然前期产生了微弱的振颤现象，但最终依然

５６０１
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图 ４　不同期望终端 ＬＯＳ角拦截目标的仿真结果

Ｆｉｇ．４　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｔａｒｇｅｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｒｅｄｔｅｒｍｉｎａｌＬＯＳａｎｇｌｅｓ

能够保证固定时间收敛特性，同时制导指令最终

也能够跟踪到不含噪声的制导指令曲线上来。

为进一步说明测量噪声对 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ制导
性能的影响，对期望终端ＬＯＳ角ｑｄ＝２０°，３０°，４０°
的情况各做 １００次蒙特卡罗仿真，计算脱靶量和
终端 ＬＯＳ角跟踪误差的均值和方差，结果如表１
所示。可以看出，３种情况下脱靶量均值不超过
０．０４ｍ，终端 ＬＯＳ角跟踪误差均值小于 ０．０２°，且
方差均维持在零左右，表明在测量噪声影响下，

ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ依然能够使制导系统保持稳定。这

是因为测量噪声通常是有界的，可以和目标的机

动一起看作制导系统的外部干扰，ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ
中得益于自适应律的设计，使得制导系统对外部

干扰具有较强的鲁棒性。

３．３　不同制导律仿真对比
为了全面分析 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ的制导效果，在

仿真中与其他制导律进行对比分析。

文献［１９］设计了一种非奇异终端滑模制导
律（ＮｏｎｓｉｎｇｕｌａｒＴｅｒｍｉｎａｌＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅ
Ｌａｗ，ＮＴＳＭＧ）：
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图 ５　测量噪声对制导性能的影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｏｉｓｅｏｎ

ｇｕｉｄａｎｃｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

表 １　蒙特卡罗仿真统计
Ｔａｂｌｅ１　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ

ｑｄ／（°）
脱靶量／ｍ ＬＯＳ角跟踪误差／（°）

均值 方差 均值 方差

２０ ０．０２２１３．４０４３×１０－４ －１．０１０４×１０－３－１．２３１１×１０－６

３０ ０．０２１９２．３５２８×１０－４ ９．４６２６×１０－３－８．９６９８×１０－６

４０ ０．０３６２４．８０１４×１０－４ ０．０１４０ －２．０４３６×１０－６

ｓ＝ｘ１＋βｘ
α
２ （３８）

ａＭ ＝
－２ｒｑ＋ ｒ

αβ
ｑ２－α

ｃｏｓ（γＭ －ｑ）
＋ Ｍｓｇｍｆ（ｓ）
ｓｉｇｎｃｏｓ（γＭ －ｑ）

（３９）

式中：目标加速度 ａＴ假设是未知的，α＝
５
３
，β＝１，

Ｍ＝３×１０３。
文献［１５］设计了一种自适应固定时间收敛

非奇异终端滑模制导律 （ＡｄａｐｔｉｖｅＦｉｘｅｄＴｉｍｅ
ＮｏｎｓｉｎｇｕｌａｒＴｅｒｍｉｎａｌＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅＬａｗ，
ＡＦＴＮＴＳＭＧ）：
ｓ＝ｘ２＋α３ｘ

κ７
１ ＋β３φ（ｘ１） （４０）

φ（ｘ１）＝
ｘｐ４／ｑ４１ 　　　　　　　　 ｘ１ ≥ ε

λ１ｘ１＋λ２ｘ
２
１ｓｉｇｎ（ｘ１） ｘ１ ＜

{ ε

（４１）

ａＭ ＝
ｒ

ｃｏｓ（γＭ －ｑ (） －
２ｒｘ２
ｒ
＋α３κ１ｘ１ｘ

κ７－１
１ ｘ２＋

　　β３φ（ｘ１）＋α４ｓ
κ８ ＋β４ｓ

ｐ６／ｑ６ ＋ＫΔ^ｔａｎｈ（ｓ／τ１ )）
（４２）

Δ^
·

＝Ｋｓｔａｎｈ（ｓ／τ１） （４３）

式中：κ７ ＝
ｐ３＋ｑ３
２ｐ３

＋
ｑ３－ｐ３
２ｐ３

ｓｉｇｎ（ｘ１ －１），κ８ ＝

ｐ５＋ｑ５
２ｐ５

＋
ｑ５－ｐ５
２ｐ５

ｓｉｇｎ（ｓ－１），α３＝β３＝０．５，
ｐ３
ｑ３
＝

ｐ４
ｑ４
＝
ｐ５
ｑ５
＝
ｐ６
ｑ６
＝７
９
，α４＝β４＝２，Ｋ＝１．５，τ１＝０．０１，

Δ^（０）＝１，λ１＝（２－ｐ４／ｑ４）ε
ｐ４／ｑ４－１，λ２＝（ｐ４／ｑ４－

１）εｐ４／ｑ４－２。
此外，为了评估导弹在末制导过程中消耗的

能量大小，文献［２０］给出了平均拦截加速度 ａＭＥ
的概念，定义如下：

ａＭＥ ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｋ＝１
ａＭ（ｋ） （４４）

式中：Ｎ为总的仿真步数；ａＭ（ｋ）为第 ｋ步的制导
指令仿真值。

假设目标采取 ａＭ ＝７ｇｃｏｓ（πｔ／４）进行机动，
导弹初始航迹角 γＭ０＝６０°，导弹拦截目标时期望
的终端 ＬＯＳ角 ｑｄ＝２０°，通过仿真对制导律 ＡＦＴ
ＮＦＴＳＭＧ、ＮＴＳＭＧ和 ＡＦＴＮＴＳＭＧ的制导性能进
行对比，仿真结果如图６和表２所示。

图６（ａ）表明，制导律 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ、ＮＴＳＭＧ
和 ＡＦＴＮＴＳＭＧ在设定的制导场景下都能够使导
弹成功地拦截目标。图 ６（ｃ）、（ｄ）、（ｅ）表明，在
ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ作用下，ｑ、ｑ及滑模面 ｓ收敛速率最
快，并且在 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ和 ＡＦＴＮＴＳＭＧ的制导指
令选取了相同参数的情况下，ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ使得
系统状态收敛更快。由表 ２可以看出，导弹在
ＮＴＳＭＧ、ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ和 ＡＦＴＮＴＳＭＧ的作用下拦
截时间分别为２０．６１６０ｓ、１７．１５７０ｓ和１７．４９６３ｓ，
同时导弹在 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ作用下的脱靶量也是最
小的，仅为 ０．０１８４ｍ，这说明相比其他 ２种制导
律，ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ能够使得导弹具有更短的拦截
时间及更高的制导精度。由注 １可知，ＡＦＴＮ
ＦＴＳＭＧ使制导系统收敛速率比 ＡＦＴＮＴＳＭＧ更
快，同时 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ能够使得制导系统状态最
终收敛到零，而 ＡＦＴＮＴＳＭＧ采用滑模面转换的方
法来解决奇异性问题，最终只能使得制导系统收

敛到｛（ｘ１，ｘ２） ｘ１≤ε，ｘ２≤α３ε
κ７ ＋β３ε

ｐ４／ｑ４｝，而不

能 收 敛 到 零。因 此，ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ 相 比 ＡＦＴ
ＮＴＳＭＧ收敛速率更快，拦截精度更高。图６（ｂ）给

７６０１
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图 ６　不同制导律仿真对比

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ

表 ２　不同制导律下拦截目标时的仿真结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｔａｒｇｅｔ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ

制导律
拦截时间／

ｓ
脱靶量／
ｍ

ＬＯＳ角跟踪
误差／（°）

ａＭＥ／

（ｍ·ｓ－２）

ＮＴＳＭＧ ２０．６１６０ ０．０２３３ －０．００４２ ２１８．３３２５

ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ １７．１５７０ ０．０１８４ ０．０３３５ ９８．３６６１

ＡＦＴＮＴＳＭＧ １７．４６９３ ０．０２３２ ０．０４５９ １１４．７２８４

出了３种制导律制导指令曲线，可以看出制导指
令在前期都存在着饱和现象，但是 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ
指令曲线相较于其他 ２种制导律饱和时间短，并
且由于自适应律的作用，ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ指令曲线
较为平缓光滑，而 ＮＴＳＭＧ和 ＡＦＴＮＴＳＭＧ指令曲
线变化剧烈，并且ＮＴＳＭＧ在１６ｓ附近存在振颤现
象。同时，表 ２中 ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ的平均拦截加速
度ａＭＥ最小，这也说明采用ＡＦＴＮＦＴＳＭＧ制导的
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　第 ６期 赵国荣，等：自适应非奇异快速终端滑模固定时间收敛制导律

导弹所消耗的能量是最少的。

４　结　论

１）本文设计了一种新的带有攻击角度约束
的终端滑模制导律，通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论证
明了导弹在满足终端角度约束的要求下能够成功

拦截目标，并且制导系统的状态变量能够在固定

时间 Ｔ内收敛。
２）提出了一种固定时间收敛非奇异快速终

端滑模控制方法，在保证滑模面不存在奇异问题

的情况下，相较于现有的固定时间收敛控制，制导

系统收敛速率更快。同时，对目标机动上界的自

适应估计增强了制导系统的鲁棒性。

３）仿真结果表明，本文设计的制导律能够使
导弹以不同的初始航迹角和不同的终端攻击角度

拦截机动目标。通过与现有制导律对比，本文设

计的制导律能够使导弹以更短时间和更高精度对

目标实施打击，并且制导系统收敛速率更快，导弹

消耗的能量更少。
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ｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，２０１６，１４（１）：９９１１４．

［１２］ＰＯＬＹＡＫＯＶＡ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｅｅｄｂａｃｋｄｅｓｉｇｎｆｏｒｆｉｘｅｄｔｉｍｅｓｔａｂｉ

ｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕ

ｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１２，５７（８）：２１０６２１１０．

［１３］ＺＵＯＺＹ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｓｅｎｓｕｓｔｒａｃｋｉｎｇｆｏｒｓｅｃｏｎｄ

ｏｒｄｅｒｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１５，５４：３０５３０９．

［１４］ＬＩＨＪ，ＣＡＩＹＬ．ＯｎＳＦＴＳＭ ｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒ

ｇｅｎｃｅ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１７，１１（６）：

７６６７７３．

［１５］ ＺＨＡＮＧＹ，ＴＡＮＧＳＪ，ＧＵＯＪ．Ａｄａｐｔｉｖｅｔｅｒｍｉｎａｌａｎｇｌｅｃｏｎ

ｓｔｒａｉｎｔｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎａｇａｉｎｓｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓｗｉｔｈｆａｓｔｆｉｘｅｄ

ｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｂｕｓｔａｎｄＮｏｎ

ｌｉｎｅａｒＣｏｎｔｒｏｌ，２０１８，２８（８）：２９９６３０１４．

［１６］ＳＵＮＳ，ＺＨＯＵＤ，ＨＯＵＷ Ｔ．Ａｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅ

ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｃｃｏｕｎｔｉｎｇｆｏｒａｕｔｏｐｉｌｏｔｌａｇ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，２５（１）：１３２１３７．

［１７］ ＺＨＡＯＢ，ＺＨＯＵＪ．Ｓｍｏｏｔｈａｄａｐｔｉｖｅｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ

ｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，２０１６：５７３０１６８．

［１８］ＹＡＮＧＬ，ＹＡＮＧＪＹ．Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＲｏｂｕｓｔＮｏｎｌｉｎｅａｒＣｏｎｔｒｏｌ，２０１１，２１（１６）：１８６５１８７９．

［１９］ＫＵＭＡＲＳＲ，ＲＡＯＳ，ＧＨＯＳＥＤ．Ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１４，３７（４）：１１１４１１３０．

［２０］ＸＩＯＮＧＳＦ，ＷＡＮＧＷ Ｈ，ＳＯＮＧＳ，ｅｔａｌ．Ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂ

ｓｅｒｖｅｒｂａｓｅｄｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒｍａｎｅｕ

ｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１５，２９（１４）：２５８９２６０７．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

　作者简介：

　赵国荣　博士，教授。主要研究方向：飞行器控制与导航技术。

李晓宝　男，博士研究生。主要研究方向：飞行器导航制导与

控制。

Ａｄａｐｔｉｖｅｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈ
ｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ

ＺＨＡＯＧｕｏｒｏｎｇ１，，ＬＩＸｉａｏｂａｏ２，ＬＩＵＳｈｕａｉ２，ＨＡＮＸｕ２

（１．ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳｔａｆｆ，ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏａｓｔａｌＤｅｆｅｎｃｅＡｃａｄｅｍｙ，ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓｆｏｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ，ａ
ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎ
ｓｔｒａｉｎｔｓ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅ
ｌａｗｅｎｓｕｒｅｓｔｈａｔｔｈｅｌｉｎｅｏｆｓｉｇｈｔ（ＬＯＳ）ａｎｇｌｅａｎｄｔｈｅＬＯＳａｎｇｕｌａｒｒａｔｅａｒｅｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔ．Ｔｈｅｃｏｎ
ｖｅｒｇｅｎｃｅｔｉｍｅｉｓｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｏｆｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｓｏｆｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｃａｎｂｅｓｅｔｉｎａｄｖａｎｃｅｂｙｔｈｅｇｕｉｄ
ａｎｃｅｌａｗ’ｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｏｖｅｌｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｔｅｒｍｉ
ｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｓｉｎｇｕｌａｒｉｔｙｐｒｏｂｌｅｍａｎｄｔｈｅｆａｓｔｅｒｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｒａｔｅｉｓｇｕａｒａｎｔｅｅｄｂｙ
ｒｅｇｕｌａｔｉｎｇｔｈｅｉｎｄｅｘｏｆｔｈｅａｐｐｒｏａｃｈｉｎｇｌａｗｓｏｆｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅａｎｄｔｈｅＬＯＳａｎｇｌｅｅｒｒｏｒ．Ｂｅｓｉｄｅｓ，ａｎａｄａｐ
ｔｉｖｅｌａｗｆｏｒｕｎｋｎｏｗｎｕｐｐｅｒｂｏｕｎｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄａｎｄａｐｒｉｏｒｉｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎ
ｔｈｅｔａｒｇｅｔａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｓｎｏｔｒｅｑｕｉｒｅｄｔｏｂｅｋｎｏｗｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅｃａｎｉｎｔｅｒ
ｃｅｐｔｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｗｉｔｈｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ．Ｂｅｓｉｄｅｓ，ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇ
ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｉｎｄｉｃａｔｅｓｔｈａｔｔｈｅｆａｓｔｅｒｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｒａｔｅｏｆｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｅｓｈｏｒｔｅｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅａｎｄ
ｔｈｅｈｉｇｈｅｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔａｃｃｕｒａｃｙａｒｅａｃｈｉｅｖｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ；ｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ；ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｆｉｘｅｄｔｉｍｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ；ｎｏｎｓｉｎｇｕ
ｌａｒｆａｓｔｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２５１４：５２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２１．１６１７．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４７３３０６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇｒｚｈａｏ６８８１＠１６３．ｃｏｍ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ６

　收稿日期：２０１８１０１７；录用日期：２０１９０１０４；网络出版时间：２０１９０２２０１７：２５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２０．１０２３．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金委员会中国民航局民航联合研究基金 （Ｕ１８３３１０９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｂａｏｍｅｎｇｙａｏ＠ｃａｍｉｃ．ｃｎ

　引用格式：鲍梦瑶，丁水汀，李果．航空活塞发动机涡轮增压器失效关键影响因素分级［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（６）：
１０７１１０８０．ＢＡＯＭＹ，ＤＩＮＧＳＴ，ＬＩＧ．Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｋｅｙｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓｆｏｒｆａｉｌｕｒｅｏｆｔｕｒｂｏｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｉｓｔｏｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（６）：１０７１１０８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０５９７

航空活塞发动机涡轮增压器失效

关键影响因素分级

鲍梦瑶１，，丁水汀２，李果２

（１．中国民航管理干部学院，北京 １００１０２；　２．北京航空航天大学 飞机／发动机综合系统安全性

北京市重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：航空活塞发动机涡轮增压技术的应用大幅增加了动力系统的复杂性，与增
压器相关的安全问题日趋严峻。以某型航空活塞发动机及其两级增压器为对象，聚焦失效诱

因的判断方法研究，在建立的整机系统模型基础上，提出一种改进的对应分析法实现对增压器

失效模式关键影响因素的分级。结果显示：通过列轮廓坐标随关键影响因素的数值偏离程度

表明影响大小的分级方法，可以有效辨识出失效的关键影响因素，废气阀直径是影响各工作边

界安全裕度的首要因素，需首先加以控制。

关　键　词：涡轮增压器；关键影响因素；系统模型；对应分析法；影响因素分级
中图分类号：Ｖ２３４＋．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１０７１１０

　　航空活塞发动机是通用航空器动力的重要选
择，并占绝对多数。随着中国空域开放，采用涡轮

增压技术是解决高空飞行功率下降、油耗增高的

有效途径。但由于涡轮增压器大幅增加了动力系

统复杂程度，与增压器相关的安全问题日趋严峻。

据美国国家运输安全委员会（ＮａｔｉｏｎａｌＴｒａｎｓｐｏｒｔａ
ｔｉｏｎＳａｆｅｔｙＢｏａｒｄ，ＮＴＳＢ）的调查报告显示，１９８８—
２００８年，由涡轮增压器导致的航空器事故发生
１１１起，共造成２９人死亡、３８人受伤，多数事故原
因可归因于增压器故障引起发动机动力失效所

致
［１３］
。因此，ＮＴＳＢ建议美国联邦航空管理局

（ＦｅｄｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｉｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，ＦＡＡ）特别关注
由涡轮增压器引起的通用航空器活塞发动机动力

下降及动力丧失的问题
［１］
，并指出“由于以往工

程经验中缺乏如何对涡轮增压器失效的预防措

施，建议寻找导致涡轮增压器失效的影响因素和

潜在诱因，防止涡轮增压器的失效”
［４］
。所以，如

何在实际运行中辨识失效的关键影响因素，是在

运行维护中精确制定失效风险控制策略以保证通

用航空运行安全的关键。

通常而言，涡轮增压器的失效，究其原因是由

于增压器本身与发动机之间的气动连接决定了其

固有的滞后特性和正反馈特性：①滞后特性指当
发动机工况发生改变时，增压器压气机不能及时

作出反应。②正反馈特性指当发动机低负荷时较
低的废气能量导致涡轮做功能力不足，进一步加

剧发动机进气条件恶化，甚至导致发动机停车；反

之，当发动机高负荷时较高的废气能量引起涡轮

做功增加及转速提升，进一步提高进气压力，容易

导致发动机飞车、爆震。因此，涡轮增压器与发动

qwqw
新建图章
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机间体现出强烈的复杂匹配类联系、闭环特征，并

造成失效形式相互耦合，使得对于实际运行中出

现的失效，传统分析方法难以分解和辨识失效模

式及其影响（如系统安全性分析中的故障树分

析，难以处理复杂系统中“闭环事件”问题）；而在

实际运行维护中则更难以准确、有针对性地制定

和执行失效风险（或安全性）控制策略，不能从根

本上解决涡轮增压器的失效问题以保证运行安

全性。

为克服传统分析方法面对复杂耦合类工程问

题的局限性，近年来基于模型的系统安全性分析

方法被发展出来以解决该类问题。基于模型的安

全性分析是指将研究对象具体针对的复杂系统模

型引入失效模式分析中，即利用建立的模型在失

效模式分析的各个阶段通过仿真对系统进行测

试，验证系统是否能够按照功能要求运行。过程

中，由于失效模式分析和系统验证测试共用同

一模型，因此可以反映出系统间的匹配耦合特

性，并有效解决失效模式辨识问题。目前，ＦＡＡ
发布的 ＡＣ２０１１５Ｃ已正式确认机载系统和设备
开发的适航审定可采用 ＤＯ３３１基于模型的分
析和验证。

因此，本文以某型航空活塞发动机及其两级

增压器为对象，在建立的系统模型基础上，提出一

种改进的对应分析法，实现对增压器失效模式关

键影响因素的分级。研究结果将直接支撑通用航

空活塞发动机增压系统实际运行中失效问题影响

因素和潜在诱因的确定，并有针对性地建立对应

的预防措施。

１　系统仿真模型的建立及验证
对于活塞发动机涡轮增压器的失效问题，关

键在于增压器与发动机本身之间存在复杂匹配联

系
［５］
且失效模式相互耦合

［６］
，因此必须先建立基

于整机的系统仿真模型，才能准确反映系统规律，

从而作为后续失效关键影响因素分析的基础。本

文选用 Ｒｏｔａｘ９１４Ｆ型航空活塞发动机匹配某型两
级增压器作为分析所用的原型机建立系统仿真模

型
［７］
。该两级增压方案的总体设计如图 １所示，

指标为：在１０ｋｍ高空、负荷为１００％、额定转速为
５５００ｒ／ｍｉｎ时，输出功率达到７０．５ｋＷ，即总增压
比为５．２，涡轮前平均排气温度为１１２３Ｋ。

根据总体设计，使用 ＧＴＰｏｗｅｒ软件完成两级
增压发动机系统的建模（见图 ２），该两级增压发
动机系统模型由单个涡轮驱动两个串联的同轴压

气机，涡轮内部有一个废气阀。

图 １　两级涡轮增压系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｗｏｓｔａｇｅｔｕｒｂｏ

ｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

为验证模型的准确性，采用特性实验数据与

仿真模型计算结果进行对比。该特性实验在北京

航空航天大学微型发动机实验室实验台上进行

（见图３），实验系统由两级压气机和涡轮、级后冷
却器、进气管路、排气管路、电控系统（ＴＣＵ）组成。
其中，涡轮与两级压气机同轴，同时驱动两个压气

机，废气最终经消声器和排气尾管排入大气，即一

个涡轮驱动两个串联压气机，三者共轴的结构。

此外，在该设计方案中，外界空气进入一级压气机

进行压缩，而后进入二级压气机进一步压缩，再经

中冷器冷却后进入稳压箱；发动机排气经过排气

管路进入涡轮，在涡轮中膨胀做功，通过控制废气

阀的开度来改变用于涡轮膨胀做功的排气质量流

量，使稳压箱中的实际进气压力与目标压力相同，

保证发动机在各工作状态安全运行。

该设计方案的主要优点如下：

１）采用单涡轮系统可以提高排气量利用效
能，提高效率。

２）无涡轮流量分配问题，全飞行高度调节控
制简单易行。

３）有利于降低涡轮增压器转速，减少系统部
件，提高安全性。

４）串联压气机扩大了压气机流量范围，发动
机在全高度工况范围内运行于压气机高效率区。

５）在研发和制造方面相对较为容易。
实验中，环境温度为 ２０℃，环境压力为

１００．７ｋＰａ；计算工况点为：转速为 ３０００～５５００ｒ／
ｍｉｎ，中间间隔为 ５００ｒ／ｍｉｎ的工况点和 ５８００ｒ／
ｍｉｎ的工况点。图４和图 ５给出了不同节气门开
度下，发动机输出功率和扭矩变化的仿真数据与

２７０１
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图 ２　航空两级涡轮增压活塞发动机系统模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌｆｏｒｔｗｏｓｔａｇｅｔｕｒｂｏｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｉｓｔｏｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

图 ３　两级涡轮增压实验系统

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍｏｆｔｗｏｓｔａｇｅ

ｔｕｒｂｏｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｒｓ

实验数据的对比。可以看出，模型的仿真值与实

验值在允许的范围内较好吻合。在发动机节气门

开度达到６０％之后，输出功率和扭矩的实验值和
仿真值之间的差别逐渐从 ６％缩小到 ３％以
内。故该仿真模型的建立较好地反映了系统特

图 ４　输出功率的仿真与实验数据对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｕｔｐｕｔｐｏｗｅｒｂｅｔｗｅｅｎ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

性，且可以用于后续分析。

３７０１
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图 ５　扭矩的仿真与实验数据对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｏｒｑｕｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

２　改进的对应分析法分析原理

对应分析也称关联分析、ＲＱ型因子分析，是
近年新发展起来的一种多元相依变量统计分析技

术
［８］
。由于对应分析法是在 Ｒ型因子分析和 Ｑ

型因子分析基础上发展而来的，所以其本质也是

利用了降维思想来达到简化数据结构的目的。通

常而言，对应分析的整个处理过程由两部分组成：

列联表和二维散点图。其中，列联表是一个二维

的表格，由行和列组成。每一行代表事物的一个

属性，并依次排开；每一列代表不同的事物本身，

并由样本集合构成。同时，列联表的每一行和每

一列均可以通过二维散点图上的一个点来表示，

从而更加直观地描述属性变量各状态之间的相互

关系以及不同属性变量之间的相互关系
［９１１］
。

对于本文所涉及增压系统，拟采用对应分析

法对该系统中失效模式和关键影响因素的耦合关

系、密切程度加以分析，即对关键影响因素进行分

级。将关键影响因素的集合作为样本点（行点），

工作边界安全裕度作为变量点（列点），根据关键

影响因素（自变量）和工作边界安全裕度（因变

量）的关系确定这些关键影响因素对增压系统安

全性影响的关键程度
［６］
。但是，将对应分析法直

接引入时，存在以下问题：

１）由于对应分析法的结果取决于影响因素
和工作边界，所以为获得原始数据中完整的影响

因素和工作边界信息，需要对系统模型尽可能多

地抽样，但是这造成计算成本高昂。

２）对应分析法的原始数据要求各变量点具
有统一量纲（或无量纲），并尽量消除由影响因素

数量级差异产生的误差
［１２１３］

。而对于增压系统

分析，若影响因素选取为涡轮前温度、转子转速等

工作边界点时，量纲不统一，且数据变化幅度也很

悬殊，故不能直接进行对应分析。

３）传统的对应分析法一般通过二维散点图
中各点间的欧氏距离或加权距离来衡量其相互关

系的密切程度，并作为影响因素重要程度的分级

依据，但该方法并不适合于通过散点对大样本点

下关键影响因素的分级，如图 ６所示［１４１６］
。图

中：ＰＣ１为第一主成分；ＰＣ２为第二主成分。可以
看出，由于大量样本点集群和散点分布在平面图

中，难以辨识出样本点和变量点间的关系，所以更

难给出明确的分级依据。

图 ６　对应分析大样本点数下的二维散点图［１４１６］

Ｆｉｇ．６　２Ｄｓｃａｔｔｅｒｐｌｏｔｗｉｔｈｌａｒｇｅｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｆｏｒｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ［１４１６］

因此，针对上述问题，本文提出以下改进措

施，即改进的对应分析法：

１）采用响应面法将系统模型输出的各个工
作边界表示为关键影响因素函数的方式加以处

理，即通过响应面法构建等价的代理模型代替真

实模型
［１７２０］

，在此基础上对代理模型随机抽样生

成对应分析所需的基础数据，从而大大缩短抽样

所需的运算时间，并提高分析效率。

２）在进一步分析失效模式与关键影响因素
的关系之前，对代理模型输出的数据类型进行规

格化处理，即将工作边界转换为工作边界安全

裕度。

３）当样本点的数量级较大时，将代表失效模
式的变量点采用列轮廓坐标 Ｆ度量。本文提出
一种基于列轮廓坐标 Ｆ随关键影响因素的数值
偏离而变化的分级方法，如图 ７所示。该方法通
过逐一改变关键影响因素的偏离值，即改变样本

点，使列轮廓坐标Ｆ随着关键影响因素的数值偏

４７０１
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图 ７　列轮廓坐标 Ｆ随关键影响因素数值改变而

产生的相对位置偏离

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｄｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｃｏｌｕｍｎｃｏｎｔｏｕｒ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓＦａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｋｅｙｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓ

离而发生改变；同时，将这种变化反映在二维散点

图上，即每一个列点位置会随着关键影响因素的

数值偏离而发生变化。从而实现通过衡量偏离前

后间的距离来判断关键影响因素对列点位置的影

响程度，即当逐一改变关键影响因素的偏离值时，

由于不同关键影响因素的偏离会使列点发生不同

程度的改变，所以通过对比偏离程度，实现对不同

关键影响因素的分级。其中，列点偏离前后间的

距离可用平面中两点的欧氏距离表示。当某一关

键影响因素发生偏离时，列点偏离相对距离变化

越大，说明该条件下改变的关键影响因素对失效

模式的影响越大；反之，则说明该条件下改变的关

键影响因素对失效模式的影响越小。即样本点集

合 Ｅ中任意一个 ｅｉ发生改变时，列点偏离前后间

的距离用 ΔｄＦ
（ｉ）
来加以表示：

Δｄ（ｉ）Ｆ ＝ （Ｆ（ｉ）ｊ，２ －Ｆｊ，２ ）
２＋（Ｆ（ｉ）ｊ，１ －Ｆｊ，１ ）槡

２

　　ｊ＝１，２，…，ｐ （１）
式中：Ｆｊ，１和 Ｆｊ，２分别为列点偏离前列轮廓坐标 Ｆ

的第一和第二坐标向量；Ｆ（ｉ）ｊ，１和 Ｆ
（ｉ）
ｊ，２分别为列点偏

离后列轮廓坐标 Ｆ的第一和第二坐标向量。

３　改进的对应分析法实现过程

基于第 ２节所述原理，改进的对应分析法
（由于篇幅所限，有关对应分析法本身的具体数

学公式请参见文献［２１］）在增压系统上的具体实
现涉及如下过程。

３．１　基于响应面法的代理模型构建
采用响应面法构建代理模型，描述增压系统

与发动机的复杂匹配联系下，系统运行中安全边

界所对应的工作边界，并将该工作边界表示为关

键影响因素的函数，即

ｙｏｍ ＝ｆ（ｅ１，ｅ２，…，ｅｎ） （２）
式中：ｙｏｍ为整机系统运行时所需监控的各个工作
边界（即系统运行状态函数），ｍ为工作边界的个
数；ｎ为关键影响因素的个数；ｅ１，ｅ２，…，ｅｎ表示关
键影响因素。该函数形式可以采用含二次交叉项

的线性多项式形式加以表达（ａｉｊ为系数），即对于
每一个工作边界 ｙｏｍ，可表示为

ｙｏｍ ＝ａ０＋∑
ｎ

ｉ＝１
ａｉｅｉ＋∑

ｎ

ｉ＝１
ａｉｉｅ

２
ｉ ＋∑∑

ｎ

ｉ＜ｊ
ａｉｊｅｉｅｊ＋ε

（３）
式中：ε为残差。

此时，可进一步通过响应面法生成关键影响

因素的实验设计，并获得响应面模型的参数估计，

其函数表达为

ｙ^ｏｍ ＝ａ^０＋∑
ｎ

ｉ＝１
ａ^ｉｅｉ＋∑

ｎ

ｉ＝１
ａ^ｉｉｅ

２
ｉ ＋∑∑

ｎ

ｉ＜ｊ
ａ^ｉｊｅｉｅｊ（４）

３．２　数据类型的规格化处理
对增压系统所选取的变量点进行数据类型转

换，即对变量点数据进行统一量纲和数量级的规

格化处理，再进行对应分析
［２２２３］

。因此，本文采

用指标标准化法将原始矩阵 Ｘ＝（ｘｉｊ）ｎ×ｐ中各变
量点所代表的工作边界点转换成各工作边界点的

安全裕度，以消除量纲和数量级差异。即通过以

下转换关系处理原始矩阵 Ｘ＝（ｘｉｊ）ｎ×ｐ：

ｙｉｊ＝
ｘｍａｘ－ｘｉｊ
ｘｍａｘ－ｘｍｉｎ

（５）

式中：ｘｍａｘ和 ｘｍｉｎ分别为系统运行时约束条件的上
限和下限。

根据安全边界限制，式（５）可简化为

ｙｉｊ＝
ｘｓｍ －ｘｉｊ
ｘｓｍ

（６）

式中：ｘｓｍ为系统运行时约束条件的限制值。
则工作边界点所对应的安全边界点经指标标

准化后的资料矩阵 Ｙ＝（ｙｉｊ）ｎ×ｐ可以表示为

Ｙ＝

ｙ１１ ｙ１２ … ｙ１ｐ
ｙ２１ ｙ２２ … ｙ２ｐ
  

ｙｎ１ ｙｎ２ … ｙ











ｎｐ

（７）

式中：ｙｉｊ为第 ｉ个样本中第 ｊ个指标的值。规格化
后的数据取值范围为０≤ｙｉｊ≤１。

有关大样本点下的分级过程在第４节详细论述。

４　增压系统关键影响因素的分级

４．１　工作范围的确定
对于增压系统的安全性，需要包括该系统在

５７０１
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全高度下的运行是否满足安全性要求。所以，在

本文分析中不仅要考虑发动机最大运行工况的匹

配要求，同时需要对运行包线下的关键点进行校

验。由于与该增压系统所匹配的航空活塞发动机

主要在某型无人机上使用，所以表 １给出了该型
无人机在全高度下的飞行包线要求。

在此基础上，提取海拔高度在７～１０ｋｍ时的
典型工况条件加以分析，其针对不同高度的计算

样本点如表 ２所示。需要注意，选取的该计算样
本点涵盖了航空活塞发动机在高空或高速续航时

的发动机运行区域，即增压系统设计的运行边界，

所以也是增压系统设计校核区域。

表 １　某型无人机的飞行包线要求

Ｔａｂｌｅ１　Ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆａ

ｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｅｏｆＵＡＶ

节气门开度／％
发动机转速范围／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

飞机飞行状态

１１５ ５２００～５８００ 起飞状态

１００ ５０００～５５００ 爬升状态

９０ ４８００～５５００ 续航状态（高空或高速）

８０ ４５００～５５００ 续航状态（高空或高速）

７０ ４２００～５５００ 续航状态（高空或高速）

６０ ４０００～５５００ 续航状态

５０ ３５００～５３００ 续航状态

４０ ３５００～５０００ 续航状态

３０ ３０００～４５００ 续航状态

２５ ２５００～４０００ 下降状态

１２．５ １５００～３５００ 下降状态

０～５ １２００～２５００ 怠速状态（一般为地面）

表 ２　样本点选取对应的工况点范围

Ｔａｂｌｅ２　Ｒａｎｇｅｏｆｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｏｉｎｔｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｓｅｌｅｃｔｅｄｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔｓ

海拔高度／ｋｍ 节气门开度／％ 发动机转速范围／（ｒ·ｍｉｎ－１）

７ ７０～１００ ４２００～５５００

１０ ７０～１００ ４２００～５５００

４．２　变量点（关键影响因素）的选取
由于本文所研究的增压系统重点关注的是高

空或高速续航（发动机长期工作状态）时的发动

机工况条件，即海拔高度为 ７～１０ｋｍ，节气门开
度为７０％ ～１００％，发动机转速为４２００～５５００ｒ／
ｍｉｎ，所以，在不考虑控制系统的情况下，设关键影
响因素可表示为一组设计可控参数，即包括节气

门开度 ｅ１、废气阀直径 ｅ２、海拔高度 ｅ３、发动机转
速 ｅ４和排气管直径 ｅ５。此外，该型增压系统的工
作边界可由涡轮前温度、增压器转子转速、压气机

增压比、最高爆发压力的边界组成。

４．３　代理模型的生成及验证
根据３．１节所述响应面法，建立以关键影响

因素为自变量、工作边界为因变量的函数；同时，

根据增压系统运行工况给定设计可控参数的初始

仿真条件，如表 ３所示。对所述的 ５个设计可控
参数在其所考虑的范围内（增压系统设计的运行

边界），应用面中心复合设计（ＣｅｎｔｒａｌＣｏｍｐｏｓｉｔｅ
Ｆａｃｅｄ，ＣＣＦ）［２４］产生３６个样本点，并通过计算关
键影响因素与系统模型输出的各工作边界点的

值，构建二阶响应面代理模型（以下简称代理模

型）
［２１］
。

为保证代理模型的准确性，图 ８给出了代理
模型和仿真模型的相对误差。可以看出，对于典

型参数，如涡轮前温度、增压器转子转速、压气机

增压比和最高爆发压力而言，使用代理模型计算

的结果与原仿真模型计算结果相比，平均相对误

差为３％，个别最大相对误差小于８％。因此，使用
代理模型分析产生的误差是合理可接受的，而更低

的误差可以通过增大样本点数量的方式获得。

表 ３　一组设计可控参数的初始仿真条件

Ｔａｂｌｅ３　Ｉｎｉｔｉａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒａｓｅｔｏｆ

ｄｅｓｉｇｎｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

设计可控参数 下限 上限

节气门开度 ｅ１／％ ７０ １００

废气阀直径 ｅ２／ｍｍ １．５ １０．５

海拔高度 ｅ３／ｋｍ ７ １０

发动机转速 ｅ４／（ｒ·ｍｉｎ
－１） ４２００ ５５００

排气管直径 ｅ５／ｍｍ ４０ ６０

４．４　工作边界安全裕度的确定
按照３．２节所述的数据类型规格化处理原

则，将原始矩阵 Ｘ中的各变量点转换成对应各工
作边界的安全裕度，即资料矩阵 Ｙ中的变量点，
其分别为涡轮前温度安全裕度（Ｙ１）、增压器转子
转速安全裕度（Ｙ２）、压气机喘振裕度（Ｙ３）和最高
爆发压力安全裕度（Ｙ４）。
４．５　关键影响因素的分级

对资料矩阵 Ｙ中的样本点直接进行对应分
析，其结果如图９所示。可以看出，当样本点容量
越大时，难以直观反映样本点中各关键影响因素

对变量点的重要程度，无法实现分级。

因此，采用第 ４节中给出的关键影响因素分
级方法进行处理。首先，在直接对应分析的基础

上提取各变量点相应的列轮廓坐标 Ｆ；然后，逐一
同比例改变样本点集合中各设计可控参数，即改

变各关键影响因素，以观察列轮廓坐标 Ｆ随关键
影响因素数值偏离而产生的变化。分析中，将节

气门开度 ｅ１、废气阀直径 ｅ２、海拔高度 ｅ３、发动机
转速ｅ４和排气管直径ｅ５分别逐一增大５％、１０％、

６７０１
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图 ８　增压系统工作边界代理模型数据与仿真

模型数据的相对误差

Ｆｉｇ．８　Ｄａｔａｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｗｏｒｋｂｏｕｎｄａｒｙｏｆ

ｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

图 ９　增压系统资料矩阵的大样本点数下分析结果

Ｆｉｇ．９　Ａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄａｔａｍａｔｒｉｃｅｓｗｉｔｈｌａｒｇｅｓａｍｐｌｅ

ｐｏｉｎｔｎｕｍｂｅｒｆｏｒｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

２０％和３０％，并将生成的各变量点新的列轮廓坐
标 Ｆ（ｉ）投影到同一二维平面上，其结果如图１０
所示。

所以，当各关键影响因素数值发生偏离时，可

根据由此产生的二维散点图上各列点与对应初始

列点相对位置变化的距离大小进行排序，从而实

现对各关键影响因素的分级。即相对位置距离变

化越大，说明关键影响因素越关键；反之，说明影

响较小。

基于图１０的分析结果，图 １１定量给出了由
各关键影响因素的改变所产生的初始列点的偏离

距离，并进行了排序。可以看出，废气阀直径 ｅ２
的变化对各个工作边界安全裕度的影响最大，而

依据偏离距离，其对各工作边界安全裕度影响的

排序为：涡轮前温度安全裕度（Ｙ１），压气机喘振
裕度（Ｙ３），增压器转子转速安全裕度（Ｙ２），最高
爆发压力安全裕度（Ｙ４）。此外，发动机转速 ｅ４对
工作边界安全裕度的变化同样产生较大影响，而

依据偏离距离，其对各参数安全裕度影响的排序

为：压气机喘振裕度（Ｙ３），涡轮前温度安全裕度
（Ｙ１），增压器转子转速安全裕度（Ｙ２），最高爆发
压力安全裕度（Ｙ４）。而节气门开度 ｅ１、海拔高度
ｅ３和排气管直径 ｅ５则对各个工作边界安全裕度
有一定的影响但影响较小，故不作为关键影响

因素。

因此，对于该型增压系统，由于废气阀直径 ｅ２
对各工作边界安全裕度的影响均是首要的，故被

认为是最为关键的影响因素，并需首先加以控制。

对此，需要说明的是，一般对于增压活塞发动机而

言，废气阀直径为关键的调节参数并应特别关注。

因此，本文分析结论符合通常的增压活塞发动机

控制要点，再次证明本文提出的失效关键影响因

素分级分析方法是可靠的
［２５］
。

７７０１
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图 １０　设计可控参数增大不同比例后工作边界安全

裕度随关键影响因素产生的相对位置偏离

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｗｏｒｋｉｎｇｂｏｕｎｄａｒｙ

ｓａｆｅｔｙｍａｒｇｉｎｗｉｔｈｋｅｙｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇｆａｃｔｏｒｓｉｓ

ｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｄｅｓｉｇｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图 １１　关键影响因素改变产生的工作边界

安全裕度相对距离偏离

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｄｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｗｏｒｋｉｎｇ

ｂｏｕｎｄａｒｙｓａｆｅｔｙｍａｒｇｉｎａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｋｅｙ

ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓ

８７０１
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５　结　论

本文针对航空活塞发动机增压器失效所带来

的通用航空器安全性问题，聚焦失效诱因的判断

方法研究，在建立的整机（发动机及增压器）系统

模型基础上，创新性地提出一种改进的对应分析

法，实现对增压器失效模式关键影响因素的分级。

研究结果概括如下：

１）改进的对应分析法中，基于列轮廓坐标 Ｆ
随关键影响因素的数值偏离而变化的分级方法，

可以有效辨识出失效的关键影响因素，为实际运

行维护中精确制定失效风险控制策略提供了新的

方法。

２）改进的对应分析法中，采用响应面法由系
统仿真模型抽象出的代理模型所产生的平均误差

约３％，因此可以保证降低计算成本的同时保证
精度。

３）对于增压系统实例，废气阀直径是影响各
工作边界安全裕度的首要因素，故是最为关键的

影响因素并需首先加以控制。
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ｐｉｓｔｏｎｅｎｇｉｎｅｉｓｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄａｎｄｔｈｅｊｕｄｇｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆａｉｌｕｒｅｏｆｉｎｃｅｎｔｉｖｅｓｉｓｆｏｃｕｓｅｄｉｎｔｈｉｓｓｔｕｄｙ．Ｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅｂｕｉｌｔｗｈｏｌｅｅｎｇｉｎｅｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌ，ａｍｏｄｉｆｉｅｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｍｐｌｅ
ｍｅｎｔｓｔｈｅｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｆａｃｔｏｒｓｏｎｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｋｅｙｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓａｎｄｐｏ
ｔｅｎｔｉａｌｃａｕｓｅｓｏｆｃｏｕｐｌｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｆｏｒｔｕｒｂｏｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｄｐｉｓｔｏｎｅｎｇｉｎｅｉｎａｃｔｕａｌｍｏｔｉｏｎｃａｎｂｅｊｕｄｇｅｄｔｈｒｏｕｇｈ
ｃｈａｎｇｅｄｃｏｌｕｍｎｃｏｎｔｏｕｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎｐｒｏｐｏｓｅｄｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｔｅｓｔｐｒｅｓｅｎｔｓｔｈａｔｔｈｅｄｉａｍｅｔｅｒｏｆ
ｅｘｈａｕｓｔｖａｌｖｅｉｓｔｈｅｄｏｍｉｎａｎｔｆａｃｔｏｒｓｆｏｒｓａｆｅｔｙｍａｒｇｉｎｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｎｅｅｄｓｔｏｂｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｐｒｉｍａｒｉｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｕｒｂｏｓｕｐｅｒｃｈａｒｇｅｒ；ｋｅｙｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓ；ｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌ；ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ；
ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２０１７：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２０．１０２３．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＪｏｉｎｔＦｕｎｄｏｆＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａａｎｄｔｈｅＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１８３３１０９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂａｏｍｅｎｇｙａｏ＠ｃａｍｉｃ．ｃｎ
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融合高斯过程回归的 ＵＫＦ估计方法
叶文１，２，，蔡晨光１，杨平１，李建利２
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　　摘　　　要：高精度滤波估计是 ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航系统的关键技术之一，其估计精度
直接影响了导航精度。传统滤波估计方法一般只基于惯导误差模型，未考虑惯导误差模型不

确定性的影响。针对此问题，提出了一种采用高斯过程回归（ＧＰＲ）增强无迹卡尔曼滤波
（ＵＫＦ）预测和估计能力的高精度滤波估计方法。一方面，能在有限的训练数据条件下通过
ＵＫＦ估计误差状态量；另一方面，高斯过程既考虑了噪声，也考虑了 ＵＫＦ的不确定性。将所提
方法应用于 ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航系统中，车载实验结果表明，所提方法能有效提高滤波估计
精度。

关　键　词：ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航；高精度滤波估计；惯导误差模型；无迹卡尔曼滤波
（ＵＫＦ）；高斯过程回归 （ＧＰＲ）

中图分类号：Ｖ２４３．５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１０８１０７

　　高精度位置姿态测量系统（ＰｏｓｉｔｉｏｎａｎｄＯｒｉ
ｅｎｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＰＯＳ）本质是一个 ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ非
线性组合系统，其通过非线性滤波方法，如扩展卡

尔曼滤波（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）、无迹卡
尔曼滤波（ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ），融合来
自 ＧＮＳＳ和 ＳＩＮＳ的位置、速度等运动参数，估计
ＳＩＮＳ的状态误差，进而为载荷提供可靠、高频、高
精度的运动信息

［１２］
。无论是线性滤波还是非线

性滤波，都需要事先精确建立惯导误差模型和确

定噪声统计特性
［３４］
。然而，这存在 ２个严重问

题：①精确建立误差模型几乎不可能，因为系统复
杂时变；②已知噪声统计特性会随着系统的工作
状态变化而变化。众所周知，由于后处理平滑利

用了所有可观测的信息，理论上其具有最高的估

计精度
［５６］
。因此，一方面，后处理平滑结果可作

为基准数据；另一方面，滤波估计方法仍有提升的

空间。然而，怎样提升滤波估计精度是一个很有

挑战的难题。

随着机器学习的发展，该问题得以解决。尤

其是以高斯过程回归（ＧａｕｓｓｉａｎＰｒｏｃｅｓｓＲｅｇｒｅｓ
ｓｉｏｎ，ＧＰＲ）为主的无参数回归方法，具有不确定
度输出、非线性映射、随机性预测等优点，很适合

与贝叶斯滤波方法进行结合
［７１１］
。因此，针对

ＵＫＦ不可能把系统的所有误差源都考虑到，导致
ＵＫＦ的预测和估计能力仍有局限性的问题，本文
提出了一种增强高斯过程的 ＵＫＦ（ＥｎｈａｎｃｅｄＧＰ
ＵＫＦ，ＥＧＰＵＫＦ）方法。该方法的核心思想是利用
ＧＰ学习滤波估计值与后处理平滑估计值之间的
残差。

本文详细论述了如何使用非参数 ＧＰ学习状
态模型和量测模型与真实值（平滑）之间的残差，

以及如何无缝地把这些残差融合到 ＵＫＦ中。由
此产生的 ＥＧＰＵＫＦ方法具有非参数 ＧＰ的优点：
①ＥＧＰＵＫＦ方法取决于已建立的状态模型和量

qwqw
新建图章
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测模型，但不需要完全精确的数学模型，而且也取

决于 ＧＰ模型，ＥＧＰＵＫＦ模型及其参数可以从较
少的训练数据中学习得到；②ＥＧＰＵＫＦ方法考虑
了动态模型的不确定性。此外，ＵＫＦ可避免因没
有足够的训练数据引起的 ＥＧＰＵＫＦ更多不确定
性。通过车载实验验证了 ＥＧＰＵＫＦ方法的估计
性能，实验结果表明，该方法可明显提高 ＰＯＳ的
滤波估计精度。

１　ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航

１．１　非线性惯导误差模型及状态方程
本文采用基于角误差模型的非线性姿态误差

方程，该非线性误差模型是 ＵＫＦ的基础。首先定
义坐标系，ｉ为惯性坐标系，ｐ为平台坐标系，ｎ为
导航坐标系，ｂ为载体坐标系，ｅ为地球坐标系。
１．１．１　姿态误差微分方程


·

＝（Ｉ－Ｃｐｎ）ω
ｎ
ｉｎ ＋δω

ｎ
ｉｎ －Ｃ^

ｎ
ｂε
ｂ

（１）

式中：＝［Ｅ　Ｎ　Ｕ］
Ｔ
描述数学平台坐标系

与导航坐标系之间的失准角；Ｃｐｎ为平台坐标系 ｐ

到导航坐标系 ｎ的方向余弦矩阵；ωｎｉｎ为投影在导
航坐标系 ｎ下的导航坐标系 ｎ相对于惯性坐标系
ｉ的角速度；δωｎｉｎ为其误差；ε

ｂ＝［εｘ　εｙ　εｚ］
Ｔ
为

陀螺仪随机漂移在载体坐标系 ｂ的投影；Ｃ^ｎｂ为从

载体坐标系 ｂ到导航坐标系 ｎ方向余弦阵 Ｃｎｂ的

估计；（Ｉ－Ｃｐｎ）ω
ｎ
ｉｎ为姿态误差微分方程中的非线

性部分。

１．１．２　速度误差微分方程

δＶ
·

＝（Ｉ－Ｃｐｎ）Ｃ

（

ｎ
ｂｆ

（

ｂ－（２ωｎｉｅ＋ω
ｎ
ｅｎ）×δＶ－

　　（２δωｎｉｅ＋δω
ｎ
ｅｎ）×Ｖ＋Ｃ

ｎ
ｂ

Δｂ
（２）

式中：Ｖ＝［ＶＥ　ＶＮ　ＶＵ］
Ｔ
为导航坐标系 ｎ投影

下的速度；δＶ为其误差；ｆ

（

ｂ
为加速度计所测比力

在载体坐标系 ｂ上的投影；

Δｂ＝［

Δ

ｘ　

Δ

ｙ　

Δ

ｚ］
Ｔ

为加速度计随机偏置误差在载体坐标系 ｂ下的投

影；（Ｉ－Ｃｐｎ）Ｃ

（

ｎ
ｂｆ

（

ｂ
为速度误差微分方程中的非线

性项。

１．１．３　位置误差微分方程

δＬ
·

＝
δＶＮ
ＲＭ ＋Ｈ

－
ＶＮ

（ＲＭ ＋Ｈ）
２δＨ

δλ
·

＝ ｓｅｃＬ
ＲＮ ＋Ｈ

δＶＥ ＋
ＶＥｓｅｃＬｔａｎＬ
ＲＮ ＋Ｈ

δＬ－

　　
ＶＥｓｅｃＬ
（ＲＮ ＋Ｈ）

２δＨ

δＨ
·

＝δＶ















Ｕ

（３）

式中：δＬ、δλ和 δＨ分别为纬度、经度和高度误
差；ＲＮ 和 ＲＭ 分别为椭球卯酉圈和子午圈曲率
半径。

１．１．４　惯性器件方程
惯性测量单元由３个陀螺仪和３个加速度计

组成。假设陀螺仪随机误差 ε和加速度计随机误
差

Δ

包括随机常数 εｃ、

Δ

ｃ和高斯白噪声 εｇ、

Δ

ｇ。

虽然随机常值每次启动不同，但启动后是确定的。

因此，陀螺仪和加速度计的随机误差如下：

ε＝Ｃｎｂεｃ＋εｇ

Δ

＝Ｃｎｂ

Δ

ｃ＋

Δ{
ｇ

（４）

εｃ ＝０

Δ·
ｃ ＝

{ ０
（５）

ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航系统的状态方程可以
通过误差模型（包括姿态误差、速度误差、位置误

差、惯性器件陀螺仪和加速度计的误差）获得，其

对应的状态方程为式（１）～式（３）和式（５）。
１．２　量测方程

量测方程是一个离散的线性方程，通过 ＳＩＮＳ
捷联解算的速度／位置和 ＧＮＳＳ的速度／位置差
得到。

ＺＶ（ｋ）＝

ＶＥ －ＶＧＥ
ＶＮ －ＶＧＮ
ＶＵ －Ｖ











ＧＵ

＝ＨＶｘｋ＋ＭＶ（ｋ） （６）

ＺＰ（ｋ）＝

Ｌ－ＬＧＮＳＳ
λ－λＧＮＳＳ
Ｈ－Ｈ











ＧＮＳＳ

＝ＨＰｘｋ＋ＮＰ（ｋ） （７）

ＭＶ ＝［ＭＧＥ ＭＧＮ ＭＧＵ］
Ｔ

（８）

ＮＰ ＝［ＮＧＥ ＮＧＮ ＮＧＵ］
Ｔ

（９）

式中：ｘｋ为 ＰＯＳ的状态向量；ＶＧＥ、ＶＧＮ和 ＶＧＵ分别
为 ＧＮＳＳ的东向、北向和天向速度；ＬＧＮＳＳ、λＧＮＳＳ和
ＨＧＮＳＳ分别为 ＧＮＳＳ测量所得的纬度、经度和高度；
ＺＶ（ｋ）和 ＨＶ分别为速度量测信息和速度量测矩
阵；ＺＰ（ｋ）和 ＨＰ分别为位置量测信息和位置量测
矩阵；ＭＶ和ＮＰ分别为ＧＮＳＳ的速度和位置噪声。

ｘｋ ＝［，δＶ，δＰ，ε，

Δ

］
Ｔ

（１０）

Ｚｋ ＝［ＺＶ，ＺＰ］
Ｔ ＝Ｈｋｘｋ＋［ＭＶ，ＮＰ］

Ｔ
（１１）

式中：为失准角向量；Ｐ为位置误差向量；Ｈｋ ＝
０３×３ ｄｉａｇ（１，１，１） ０３×９
０３×６ ｄｉａｇ（ＲＭ ＋Ｈ，（ＲＮ＋Ｈ）ｃｏｓＬ，１） ０[ ]

３×６

为

量测矩阵。

１．３　ＵＫＦ方法
ＵＫＦ是 Ｓｉｇｍａ点卡尔曼滤波的一种，通过 ＵＴ

非线性变换逼近非线性系统状态的后验均值和协
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方差，估计精度至少能达到二阶泰勒以上，且不需

要计算雅可比矩阵。

在滤波阶段结束后，通过利用存储的状态预

测 ｘ^ｋ＋１／ｋ，状态估计 ｘ^ｋ＋１，协方差预测 Ｐｘｋ＋１／ｋ，协方
差估计 Ｐｘｋ＋１以及 ｘ^ｋ＋１、^ｘｋ＋１／ｋ之间的交互协方差
Ｃｋ，平滑估计可由式（１２）得到（ｋ＝Ｎ－１，…，０）。

Ｋｓｋ ＝Ｃｋ＋１Ｐ
－１
ｘｋ＋１／ｋ

ｘ^ｓｋ ＝ｘ^ｋ＋Ｋ
ｓ
ｋ（^ｘ

ｓ
ｋ＋１－ｘ^ｋ＋１／ｋ）

Ｐｓｘｋ ＝Ｐｘｋ ＋Ｋ
ｓ
ｋ（Ｐ

ｓ
ｘｋ＋１
－Ｐｘｋ＋１／ｋ

{
）

（１２）

由于在最终时刻，滤波和平滑的结果一样，因

此有 ｘ^ｓＮ＝ｘ^Ｎ，Ｐ
ｓ
ｘＮ
＝ＰｘＮ。

２　高斯过程

ＧＰ是一组随机变量的集合，且集合中任意数
量的随机变量都应满足联合高斯分布的随机过

程，由均值函数和协方差函数确定
［１２１３］

。

ｆ（ｘ）～ＧＰ（ｍ（ｘ），ｋ（ｘｉ，ｘｊ）） （１３）

式中：ｘｉ，ｘｊ∈Ｒ
ｄ
为任意随机变量。

ｙｉ ＝ｆ（ｘｉ）＋δ
２
ｏｕｔ （１４）

式中：ｘｉ为输入量，ｙｉ为输出量，它们分别组成了

Ｘｉｎ和 Ｙｏｕｔ；δ
２
ｏｕｔ为均值为零的高斯白噪声。

训练集中的 Ｙｏｕｔ和测试点 ｘ
的预测值 ｙ的

联合分布为

ｙ Ｘｉｎ，Ｙｏｕｔ，ｘ
 ～Ｎ（μ，Σ） （１５）

μ ＝Ｋ（ｘ，Ｘｉｎ）［Ｋ（Ｘｉｎ，Ｘｉｎ）＋σ
２
ｎＩｎ］

－１Ｙｏｕｔ
（１６）

Σ ＝Ｋ（ｘ，ｘ）－Ｋ（ｘ，Ｘｉｎ）×
　　［Ｋ（Ｘｉｎ，Ｘｉｎ）＋σ

２
ｎＩｎ］

－１Ｋ（Ｘｉｎ，ｘ
） （１７）

式中：Ｋ（Ｘｉｎ，Ｘｉｎ）为对称的协方差矩阵；σｎ为 ｎ

维高斯噪声矩阵；Ｉｎ为 ｎ维单位矩阵；μ
为均值；

Σ为方差。
为了实现最优的训练效果，通常采用高斯核

函数，如下：

ｋ（ｘｉ，ｘｊ）＝σ
２
ｆｅｘｐ －

１
２
（ｘｉ－ｘｊ）Ｓ

－１
（ｘｉ－ｘｊ）[ ]Ｔ

（１８）
式中：θ＝｛Ｓ，σ２ｆ，σ

２
ｎ｝为超参数，可通过对数极大

似然函数求解后验分布获得；σ２ｆ为信号方差。一
般采用共轭梯度方法求解最优超参数。函数的偏

导数如下：

Ｌ（θ）＝１２
ＹＴｏｕｔＣ

－１Ｙｏｕｔ＋
１
２
ｌｏｇＣ ＋ｎ

２
ｌｏｇ（２π）

（１９）
Ｌ（θ）
θｉ

＝１
２
ｔｒ（ααＴ－Ｃ－１）Ｃ

θ( )
ｉ

（２０）

式中：Ｃ＝Ｋ（Ｘｉｎ，Ｘｉｎ）＋σ
２
ｎＩｎ；α＝（Ｋ（Ｘｉｎ，Ｘｉｎ）＋

σ２ｎＩｎ）
－１Ｙｏｕｔ。

３　ＥＧＰＵＫＦ模型

３．１　学习状态方程和量测方程
ＥＧＰＵＫＦ是一种融合数学模型和数据模型

各自优势的高精度滤波模型。利用 ＧＰ学习 ＵＫＦ
的状态方程和量测方程以及协方差阵 Ｑ和 Ｒ。
针对多维误差模型，采用 ＧＰ学习 ＵＫＦ中的每一
个状态估计值和真值之间的差值，且每个 ＧＰ的
训练数据都是一组输入输出关系。采用 ＧＰ学习
状态模型的残差时，首先求解 ＵＫＦ滤波估计值和
后处理平滑值；然后将状态模型中当前时刻的状

态 ｘｓｋ映射到状态变化量 Δｘ
ｓ
ｋ＋１＝ｘ

ｓ
ｋ＋１－ｘ

ｓ
ｋ。量测

模型由状态 ｘｓｋ＋１映射到观测 ｚ
ｓ
ｋ＋１，它们分别是由

ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航系统后处理平滑和差分
ＧＮＳＳ计算得到的。状态模型和量测模型的训练
数据集的形式分别表示为

Ｄ^ｆ ＝｛（ｘ
ｓ
ｋ），Δｘ

ｓ
ｋ－ｆ（ｘ

ｓ
ｋ）｝ （２１）

Ｄ^ｇ ＝｛（ｘ
ｓ
ｋ＋１），ｚ

ｓ
ｋ＋１－ｇ（ｘ

ｓ
ｋ＋１）｝ （２２）

式中：ｘｓｋ＋１为后处理平滑估计状态量；ｚ
ｓ
ｋ＋１为捷联

惯导解算结果和差分 ＧＮＳＳ之差。采用 ＧＰ学习
状态模型和量测模型残差的数学模型如下：

χｉ，ｋ＋１／ｋ＝ｆ（χｉ，ｋ）＋ＧＰ
ｆ
μ（χｉ，ｋ，Ｄ^ｆ）

　　ｉ＝０，２，３，…，２Ｄ （２３）

Ｑｋ ＝ＧＰ
ｆ
Σ（χｉ，ｋ，Ｄ^ｆ） （２４）

Ｚｉ，ｋ＋１／ｋ ＝ｇ（χｉ，ｋ＋１／ｋ）＋ＧＰ
ｇ
μ（χｉ，ｋ＋１／ｋ，Ｄ^ｇ）

　　ｉ＝０，２，３，…，２Ｄ （２５）

Ｒｋ＋１ ＝ＧＰ
ｇ
Σ（χｉ，ｋ＋１／ｋ，Ｄ^ｇ） （２６）

３．２　ＥＧＰＵＫＦ方法流程
经过上述分析，ＥＧＰＵＫＦ方法由 ２个阶段组

成：学习和估计。在学习残差模型阶段中，采用

ＧＰ分别进行学习状态模型和量测模型的训练数

据（Ｄ^ｆ和Ｄ^ｇ），可分别得到状态模型和量测模型的
残差回归模型及其协方差阵；在估计残差模型阶

段中，在 ＵＫＦ算法的基础上，采用 ＧＰ分别对状态
方程和量测方程的残差进行预测，并自适应获取

其协方差阵。具体算法如下。

１）初始化
ｘ^０ ＝Ｅ［ｘ０］

Ｐｘ０ ＝Ｅ［（ｘ０－ｘ^０）（ｘ０－ｘ^０）
Ｔ
］

２）计算 Ｓｉｇｍａ点

χｋ ＝［^ｘｋ，^ｘｋ＋ （Ｄ＋β）Ｐｘ槡 ｋ
，^ｘｋ－ （Ｄ＋β）Ｐｘ槡 ｋ

］

３８０１
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３）时间更新

χｉ，ｋ＋１／ｋ＝ｆ（χｉ，ｋ）＋ＧＰ
ｆ
μ（χｉ，ｋ，Ｄ^ｆ）

　　ｉ＝０，２，３，…，２Ｄ 
ｗｋ－１ ～Ｎ（０，ＧＰ

ｆ
Σ（（ｘｋ－１，ｕｋ－１），Ｄｆ）） 

Ｑｋ ＝ＧＰ
ｆ
Σ（χｉ，ｋ，Ｄ

＾
ｆ） 

ｘ^ｋ＋１／ｋ ＝∑
２Ｄ＋１

ｉ＝１
Ｗｍｉχｉ，ｋ＋１／ｋ

Ｐｘｋ＋１／ｋ ＝∑
２Ｄ

ｉ＝０
［Ｗｃｉ（χｉ，ｋ＋１／ｋ－ｘ^ｋ＋１／ｋ）（χｉ，ｋ＋１／ｋ－

　　ｘ^ｋ＋１／ｋ）
Ｔ
］＋Ｑｋ

Ｚｉ，ｋ＋１／ｋ ＝ｇ（χｉ，ｋ＋１／ｋ）＋ＧＰ
ｇ
μ（χｉ，ｋ＋１／ｋ，Ｄ

＾
ｇ）

　　ｉ＝０，２，３，…，２Ｄ 

ｖｋ ～Ｎ（０，ＧＰ
ｇ
Σ（ｘｋ＋１／ｋ，Ｄ

＾
ｇ） 

Ｒｋ＋１ ＝ＧＰ
ｇ
Σ（χｉ，ｋ＋１／ｋ，Ｄ

＾
ｇ） 

ｚ^ｋ＋１／ｋ ＝∑
２Ｄ

ｉ＝０
ＷｍｉＺｉ，ｋ＋１／ｋ

４）量测更新

Ｐｚｋ＋１／ｋ ＝∑
２Ｄ

ｉ＝１
［Ｗｃｉ（Ｚｉ，ｋ＋１／ｋ－ｚ^ｋ＋１／ｋ）（Ｚｉ，ｋ＋１／ｋ－

　　ｚ^ｋ＋１／ｋ）
Ｔ
］＋Ｒｋ＋１

Ｐｘｋ＋１／ｋｚｋ＋１／ｋ ＝∑
２Ｄ

ｉ＝０
Ｗｃｉ［（χｉ，ｋ＋１／ｋ－ｘ^ｋ＋１／ｋ）（Ｚｉ，ｋ＋１／ｋ－

　　ｚ^ｋ＋１／ｋ）
Ｔ
］

５）状态更新
ｘ^ｋ＋１ ＝ｘ^ｋ＋１／ｋ＋Ｋ

ｇａｉｎ
ｋ＋１（ｚｋ＋１－ｚ^ｋ＋１／ｋ）

Ｐｘｋ＋１ ＝Ｐｘｋ＋１／ｋ －Ｋ
ｇａｉｎ
ｋ＋１Ｐｚｋ＋１／ｋ（Ｋ

ｇａｉｎ
ｋ＋１）

Ｔ

式中：Ｗｍｉ ＝Ｗ
ｃ
ｉ＝β／［２（Ｄ＋β）］，Ｄ为维度，β＝

Ｄ（α２－１），１０－４≤α≤１，Ｋｇａｉｎｋ＋１＝Ｐｘｋ＋１／ｋｚｋ＋１／ｋＰ
－１
ｚｋ＋１／ｋ
。

本文提出的 ＥＧＰＵＫＦ高精度滤波估计方法
不仅不需要训练数据包含整个误差状态空间，也

不需要精确的数学模型。正如算法中标注“”
的公式所示。ＥＧＰＵＫＦ建模可以用来学习状态
模型和量测模型，其优于参数模型，特别是当参数

模型是不准确的。ＧＰ的残差模型由 ＧＰｆ和 ＧＰｇ
组成，一旦模型被训练好，预测模型便可得出：

ｘｋ＋１ ＝ｆ（ｘｋ）＋ＧＰｆ（ｘｋ，Δｘ
ｓ
ｋ－ｆ（ｘｋ））＋Ｑｋ （２７）

ｚｋ＋１ ＝ｇ（ｘｋ＋１）＋ＧＰｇ（ｘｋ＋１，ｚ
ｓ
ｋ＋１－ｇ（ｘｋ＋１））＋Ｒｋ＋１

（２８）

４　车载实验
为了评价本文 ＥＧＰＵＫＦ方法的性能，通过车

载实验数据验证了 ＵＫＦ、ＧＰＵＫＦ和 ＥＧＰＵＫＦ的
性能。车载所用的 ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航系统是
北京航空航天大学设计的 ＰＯＳ，其由 ＩＭＵ、ＧＮＳＳ

和 ＰＣＳ组成，如图 １所示。此外，为了保证后处
理平滑的精度，在实验过程中架设了 ＧＮＳＳ地面
基准站，如图 １（ｃ）所示。ＰＯＳ安装在实验车上，
如图１（ｂ）所示。

为了保证后处理的精度且更好地评价 ＥＧＰ
ＵＫＦ的性能，在北京市昌平区的航空博物馆前进
行了车载实验。原因如下：①面积开阔，无 ＧＮＳＳ
信号遮挡；②道路相对平直，约 ３ｋｍ长。在实验
过程中，ＳＩＮＳ／ＧＮＳＳ组合导航系统运行良好，采
集所有相关数据，如 ＩＭＵ数据、ＧＮＳＳ数据和实时
组合导航数据，时长约为２２００ｓ。因此，ＩＭＵ数据
和差分 ＧＮＳＳ数据的平滑结果可以作为真值，其
中前８００ｓ用来训练 ＧＰＵＫＦ［１４１５］和 ＥＧＰＵＫＦ，最
后１４００ｓ评价本文方法的性能。车载实验轨迹
如图１（ｄ）所示。

图 １　车载实验

Ｆｉｇ．１　Ｖｅｈｉｃｌｅｍｏｕｎｔｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图 ２～图 ４给出了 ＥＧＰＵＫＦ、ＵＫＦ、ＧＰＵＫＦ
在纬度误差、经度误差和高度误差上的对比结果。

在图２～图４中，本文提出的 ＥＧＰＵＫＦ方法和另
外２种方法在开始阶段的性能几乎相同，一方面，
因为在静止部分参数模型与后处理平滑模型基本

一致，另一方面在静止部分本文方法的噪声几乎

和参数模型一致。如果发生了机动，ＥＧＰＵＫＦ精
度明显高于 ＵＫＦ和 ＧＰＵＫＦ。因为 ＥＧＰＵＫＦ不
仅能自适应调节系统噪声和量测噪声，而且还考

虑了模型不确定性，然而 ＵＫＦ未考虑模型不确定
性和噪声的影响。尽管 ＧＰＵＫＦ考虑了噪声的影
响，但该方法严重依赖数据模型，未考虑系统本身

的数学模型。机动之后，本文方法也明显优于其

他２种方法，因为 ＥＧＰＵＫＦ在系统误差模型的基
础上进一步利用了数据模型，抑制了系统误差模

型不确定度的影响。事实上，模型的不确定主要

由参数模型和相应的平滑之间的残差组成。在某

４８０１
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图 ２　纬度误差对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌａｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒ

图 ３　经度误差对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒ

图 ４　高度误差对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒ

种程度上，ＥＧＰＵＫＦ可以学习和预测这种模型不
确定性带来的残差，并减轻其带来的不利影响。

图５～图 ７表明，在东向速度误差和北向速
度误差方面，ＥＧＰＵＫＦ比 ＵＫＦ和 ＧＰＵＫＦ的精度
更高、更稳定。一方面，东向速度误差在图３所示
经度误差一致；另一方面，北向速度误差变化和

图２所示的纬度误差变化一致，符合惯性导航系

图 ５　东向速度误差对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅａｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒ

图 ６　北向速度误差对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｏｒｔｈｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒ

图 ７　天向速度误差对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｕｐｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒ

统的误差传播定律。由图 ４和图 ７可知，高度误
差和天向速度误差几乎相同。

图８～图 １０表明，在航向角误差、俯仰角误
差和横滚角误差方面，本文 ＥＧＰＵＫＦ方法明显
优于ＵＫＦ和ＧＰＵＫＦ。可以看出，ＥＧＰＵＫＦ的收
敛速度比 ＵＫＦ和 ＧＰＵＫＦ更快。此外，在航向角
误差方面 ＥＧＰＵＫＦ与 ＵＫＦ、ＧＰＵＫＦ几乎是相

５８０１
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图 ８　航向角误差对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅｅｒｒｏｒ

图 ９　俯仰角误差对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｅｒｒｏｒ

图 １０　横滚角误差对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｏｌｌａｎｇｌｅｅｒｒｏｒ

同的。

本文定量分析了３种方法的性能。相比 ＧＰ
ＵＫＦ和 ＵＫＦ，本文 ＥＧＰＵＫＦ在纬度误差和经度
误差分别降低了 １８．５％、２４．６％ 和 ９．１％、
１０．６％。在高度误差方面，这 ３种方法几乎相同。
东向速度误差和北向速度误差分别降低了

４２．５％、４３．３％和 ２２．６％、２４．３％。因为天向速

度和高度的相关性，天向速度误差几乎是相同的。

此外，航向角误差、俯仰角误差和横滚角误差分别

降低了１０．３％、３０．１％、２４．６％和 ３．４％、２４．７％、
２８．２％。总之，ＥＧＰＵＫＦ学习了 ＵＫＦ和其后处理
平滑之间的残差模型，通过该残差模型提高了

ＰＯＳ的测量精度。
在一般情况下，ＵＫＦ的计算复杂度为状态向

量的维数的二次方。然而，ＧＰ在学习和预测过程
中的计算复杂度分别是训练数据的三次方和二次

方，故 ＧＰＵＫＦ比 ＵＫＦ运算速度慢，另外由于
ＥＧＰＵＫＦ融合了 ＧＰ和 ＵＫＦ共同的优点，所以
ＥＧＰＵＫＦ的运算速度比 ＧＰＵＫＦ慢。

５　结　论

１）针对传统非线性滤波模型不确定性的问
题，提出了增强 ＧＰ的 ＵＫＦ方法。该方法既充分
利用了 ＧＰＲ和 ＵＫＦ的优点，又克服了它们自身
的缺点。

２）该方法的核心是通过非参数 ＧＰ学习
ＵＫＦ的状态方程、量测方程和后处理平滑之间的
残差。

３）车载实验结果表明，与 ＵＫＦ、ＧＰＵＫＦ相
比，ＥＧＰＵＫＦ具有更高的估计精度，因为 ＥＧＰ
ＵＫＦ不仅具有更强的不确定度预测能力，而且具
有更强的泛化能力。

４）如何提高 ＥＧＰＵＫＦ的实时性是未来的一
个研究方向。
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　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２０１５：２８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２０．１１０７．００６．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＦ０２０５００３）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４２１０６３，

６１７２２１０３，６１５７１０３０，５１６０５４６１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｎｙｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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机翼前缘积冰对大飞机操稳特性的影响

魏扬１，徐浩军１，薛源１，，李哲１，张久星２

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．中国人民解放军９３７５６部队，天津 ３００１３０）

　　摘　　　要：机翼结冰影响飞机的操稳特性和飞行性能，对飞行安全造成危害。基于实
验数据构建了典型的不同结冰严重程度的机翼前缘积冰冰形，采用高精度数值模拟方法得到

背景飞机机翼前缘积冰的气动数据，建立了飞机六自由度非线性动力学模型，在此基础上设计

了俯仰角保持、滚转角保持及高度保持模式的自动驾驶仪闭环仿真系统。通过开环仿真，分析

了不同程度积冰对飞机配平特性、纵向长短周期模态及横航向模态的影响，比较了不同程度积

冰情形下飞机动态响应的差异。通过闭环仿真，研究了积冰对 ３种模式下自动驾驶性能的影
响。仿真结果表明：积冰对飞机配平特性、模态特性及开环动态响应特性均会造成一定的不良

影响，威胁飞行安全。

关　键　词：机翼结冰；大飞机；操稳特性；自动驾驶仪；飞行安全
中图分类号：Ｖ２１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１０８８０８

　　结冰作为引发飞行失控（ＬｏｓｓｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，
ＬＯＣ）的环境因素中最重要的因素［１］

，长期以来一

直受到人们的高度关注。飞机结冰会导致飞机飞

行性能下降和操稳特性的恶化，严重时会危害飞

行安全甚至造成毁灭性灾难。

国内外均开展了针对结冰后飞机的飞行动力

学特性的研究，主要集中在对飞机的总体性能、操

纵性、稳定性、自动驾驶仪工作状态下的闭环特性

等方面。ＮＡＳＡ早于 ２０纪 ８０年代开展了一系列
的飞 机 结 冰 研 究 计 划，Ｃｅｂｅｃｉ［２］、Ｂｒａｇｇ［３７］、

Ｋｈｏｄａｄｏｕｓｔ［８１０］、Ｒａｎａｕｄｏ［１１１２］和 Ｐｏｔａｐｃｚｕｋ［１３１６］等

取得了一些重要的研究成果。Ｈｉｌｔｎｅｒ［１７］基于飞
行试验数据与风洞试验数据，系统地研究了平尾

结冰情形下的动力学特性，指出平尾结冰会使得

飞机出现明显的稳定性与操纵性变差的问题。

Ｓｉｂｉｌｓｋｉ等［１８］
对飞机爬升时遭遇结冰情形下的动

力学响应进行了分析，得出当飞机从水平飞行转

为爬升时，由于冰形的积聚容易引发飞机失速，并

且指出在失速点附近，由于飞机的法向过载接近

于１，机组人员很难意识到飞机会突然失控的危
险。Ｃｕｎｎｉｎｇｈａｍ［１９］在建立的简化的结冰模型基
础上，较为系统地分析了飞机遭遇结冰后，飞机操

纵性、配平特性、纵横向模态特性等动力学性能的

改变。中国对于结冰后飞行动力学特性的研究起

步相对较晚，针对特定型号的飞机如 Ｙ１２、Ｙ７
２００Ａ和 ＡＲＪ２１７００开展过结冰飞行试验，研究
了真实环境下结冰对飞行性能和操稳特性的影

响。北京航空航天大学
［２０２１］

、南京航空航天大

学
［２２２４］

、中国空气动力研究与发展中心
［２５］
等科研

院所均开展了结冰对飞行动力学特性的研究。

随着中国民用大飞机和军用大型运输机的快

速发展，基于现有有限认知能力发展起来的结冰

防护技术，还不能完全消除结冰对飞行安全的危

害，结冰条件下的安全保障需求迫切。为了较为

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906004&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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全面地了解结冰对大飞机操稳特性的影响，本文

基于数值模拟手段获得了背景飞机在干净外形、

中度结冰和重度结冰 ３种情况下的气动数据库，
构建了飞机六自由度非线性动力学模型。在仿真

模型的基础上设计了俯仰角保持（ＰｉｔｃｈＡｔｔｉｔｕｄｅ
Ｈｏｌｄ，ＰＡＨ）、滚转角保持 （ＲｏｌｌＡｔｔｉｔｕｄｅＨｏｌｄ，
ＲＡＨ）、高度保持（ＡｌｔｉｔｕｄｅＨｏｌｄ，ＡＬＨ）几种模式
的自动驾驶仪。与国内外研究相比，重点针对结

冰条件下飞机在开环和闭环下的操稳特性进行分

析。通过开环仿真，研究积冰对飞机配平特性、纵

向长短周期模态、横航向模态的影响，模拟飞机在

积冰过程中的飞行状态和响应特性的变化。通过

闭环仿真，研究积冰对自动驾驶仪工作性能的影

响。本文研究成果可为后续开展的研究工作，如

结冰情形下的安全操纵策略、结冰飞行风险评估

及飞行安全边界保护等提供理论支撑。

１　背景飞机结冰气动数据的获取

目前，常用的飞机结冰气动模型主要采用伊

利诺伊州大学 Ｂｒａｇｇ教授提出的一种结冰参量模
型

［２６］
，该模型采用结冰因子来评估结冰对气动性

能的影响，该参数与飞机自身的尺寸、飞行状态或

飞机受结冰影响的敏感性相关，但该模型无法直

接移植到其他气动布局差异较大的飞机上来估算

结冰的气动影响。

为了研究典型大飞机机翼前缘积冰对飞机飞

行动力学特性的影响，必须获得可靠的结冰气动

数据。本文采用高精度的数值模拟方法获取飞机

结冰气动参数。首先，构建了背景飞机的几何模

型，建立了干净构型的三维数模，如图１所示。考
虑到角状冰对飞机气动特性影响最大，根据可靠

的结冰冰形的试验数据形成了典型结冰环境下的

机翼前缘重度和中度角状冰模型，如图 ２所示。
三维冰形从机翼翼根至翼稍沿弦长方向剖面形状

如图３所示。然后，基于高精度的数值模拟方法

图 １　背景飞机三维模型

Ｆｉｇ．１　３Ｄｍｏｄｅｌｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄａｉｒｃｒａｆｔ

计算了典型状态下机翼结冰对飞机气动参数的影

响。最终，通过风洞试验虚拟飞行验证，获得了一

套可靠的飞机结冰后的气动参数数据库。

图４～图 ６为飞机在 ３种不同结冰构型下
（干净外形构型ｃｌｅａｎ、中度结冰构型ｉｃｅＢ、重度

图 ２　重度结冰和中度结冰几何模型对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｅａｖｙａｎｄｍｏｄｅｒａｔｅｉｃｉｎｇ

ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｓ

图 ３　机翼前缘重度结冰的冰形剖面

Ｆｉｇ．３　 Ｉｃｅｓｈａｐｅｐｒｏｆｉｌｅｏｆｈｅａｖｙｉｃｉｎｇｏｎ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆｗｉｎｇ

图 ４　升力系数变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
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图 ５　阻力系数变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

图 ６　俯仰力矩系数变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

结冰构型 ｉｃｅＡ），马赫数 Ｍａ＝０．４，平尾安装角为
０°，升降舵偏角为 ０°时的升力系数 ＣＬ、阻力系数
ＣＤ与俯仰力矩系数 Ｃｍ 随迎角 α的变化曲线。
图４～图６结果显示，干净外形、中度结冰和重度
结冰状态下，升力线斜率和最大升力系数依次下

降，失速迎角依次减小，最小阻力依次增加。在小

迎角线性区内，纵向静稳定裕度依次降低，在大迎

角区域呈现非线性的变化趋势。

２　飞机的动力学模型

飞机本体六自由度全量的非线性动力学模型

可以用式（１）的向量形式进行表示［２７２８］
：

ｘ＝ｆ（ｘ（ｔ），ｕ（ｔ）） （１）
式中：ｕ为控制向量；ｘ为状态向量。
ｘ＝［Ｖ　α　β　ｑ０　ｑ１　ｑ２　ｑ３
　　ｐ　ｑ　ｒ　ｘｇ　ｙｇ　ｚｇ］

Ｔ
（２）

式中：Ｖ、α和 β分别为飞行速度、飞机迎角和侧滑
角；ｐ、ｑ和 ｒ分别为滚转、俯仰和偏航角速度；ｑ０、
ｑ１、ｑ２、ｑ３为四元素；ｘｇ、ｙｇ、ｚｇ为飞机在地面坐标系
下的空间位置。

ｕ＝［δｔｈ　δｅ　δａ　δｒ］
Ｔ

（３）
式中：δｔｈ为飞机油门偏度；δｅ、δａ和 δｒ分别为升降
舵、副翼和方向舵舵面的偏角。

３　自动飞行控制律模型

本文在积冰飞机动力学模型的基础上，设计

具有俯仰角保持、滚转角保持、高度保持３种常用
模式的自动飞行控制系统。

俯仰角保持模式主要功能为保持飞机给定的

俯仰姿态角 θｒｅｆ，其工作原理如图７所示。
通过增加俯仰角速率反馈作为控制增稳，增

加俯仰角保持下飞机的稳定性和阻尼。通过俯仰

角指令与飞机当前俯仰角反馈的差值 Δθ，控制飞
机跟踪保持俯仰姿态指令。控制律表示为

Δδｅ ＝Ｇ（ｓ）ｋθＰΔθ＋ｋθＩ∫Δθｄｔ－ｋｑ( )ｑ （４）

式中：ｋθＰ、ｋθＩ、ｋｑ为控制增益。
滚转角保持模式主要功能为保持飞机给定的

滚转姿态角 ｒｅｆ。在滚转角保持模式下，飞机通
过对副翼的控制使飞机跟踪滚转角期望值。由于

飞机的横向和侧向存在耦合，飞机滚转角保持要

通过横向和航向２个通道进行调节。飞机侧向转
弯一般采用无侧滑的协调转弯方式，满足：

ψ
·

＝ ｇ
Ｖ
ｔａｎ （５）

式中：为滚转角；ψ为偏航角；ｇ为重力加速度。
由于滚转角 的存在，还要保证飞机垂直方向上
的升力分量与重力平衡，水平方向上的分量与飞

机的离心力平衡。工作原理如图８所示。
其控制律可以表示为

图 ７　俯仰角保持模式结构框图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅｈｏｌｄｍｏｄｅ

图 ８　无侧滑滚转角保持模式结构框图

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｌｌａｔｔｉｔｕｄｅｈｏｌｄ

ｍｏｄｅｗｉｔｈｏｕｔｓｉｄｅｓｌｉｐ
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Δδａ ＝Ｇ（ｓ）ｋＰΔ＋ｋＩ∫Δｄｔ－ｋｐ( )ｐ
Δδｒ＝Ｇ（ｓ）ｋψＰ ψ－

ｇ
Ｖ
ｔａｎ( ) ＋ｋｒｒ－ｋβ∫βｄ[ ]{ ｔ

（６）
式中：Δ为飞机滚转角指令与飞机当前滚转角
的差值，即 Δ＝ｒｅｆ－；ｋＰ、ｋＩ、ｋｐ、ｋψＰ、ｋｒ、ｋβ为
控制增益。

高度保持模式是飞机控制系统中重要的组成

部分，如图 ９所示。图中飞机纵向内回路即为俯
仰角保持回路。在飞机的爬升、巡航和着陆初始

阶段都需要保持高度的稳定。高度保持模式下，

飞机能自动维持在某一固定高度。通过直接引入

期望高度 Ｈｒｅｆ，得到高度差信号，经过俯仰姿态保
持内回路，控制飞机姿态变化，实现对飞行高度的

控制。其控制律可以表示为

θｒｅｆ＝ｋＨＰΔＨ＋ｋＨＩ∫ΔＨｄｔ－ｋＨＤΔＨ
·

（７）

式中：ΔＨ为飞机高度指令与飞机当前高度的高
度差，即 ΔＨ＝Ｈｒｅｆ－Ｈ；ｋＨＰ、ｋＨＩ、ｋＨＤ为控制增益。

图 ９　高度保持模式结构框图

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｈｏｌｄｍｏｄｅ

４　仿真分析

４．１　本体操稳特性分析
４．１．１　不同程度积冰对飞机配平特性的影响

设定初始飞行状态为：高度 ３０００ｍ，速度
１２０ｍ／ｓ，定直平飞。分别在干净外形、机翼前缘
中度结冰和重度结冰３种情况下对飞机的配平参
数进行比较，如表１所示。

对比发现，在相同的飞行状态配平条件下，由

于飞机结冰严重程度不断增大，导致飞机的升力

系数不断下降，阻力系数不断增大，因此所需要的

配平迎角不断增大，中度结冰与重度结冰情况下

表 １　不同积冰情形下的飞机配平参数

Ｔａｂｌｅ１　Ａｉｒｃｒａｆｔｔｒｉｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｃｅａｃｃｒｅｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

积冰情形 配平迎角／（°） 升降舵偏角／（°） 油门偏度／％

干净外形 ６．８３ －４．３７ ２９．３６

中度结冰 ８．０３ －２．１７ ３６．９０

重度结冰 ８．６７ －１．８４ ４５．７３

平飞需要的发动机推力较干净外形增大了２５．７％
和５５．８％。同时在小迎角线性区，机翼前缘积冰
导致俯仰配平力矩减小，所需配平升降舵偏角绝

对值随结冰严重程度的增大而减小。

４．１．２　不同程度积冰对飞机本体纵向长短周期
模态的影响

　　在相同的飞行状态下，对不同积冰情形飞机
本体纵向长短周期模态特征参数进行分析，如

表２所示。表中：ωｎｓｐ、ωｎｐ分别为短、长周期模态
自由振荡频率，ζｓｐ、ζｐ分别为短、长周期模态的阻
尼比，ｎｚ／α为加速度敏感性，ＣＡＰ为操纵期望
参数。

可以看到，随着积冰严重程度的增大，短周期

阻尼比 ζｓｐ先增大后减小，总体影响不大，但总体
来说，机翼结冰相较于干净外形降低了纵向短周

期模态自由振荡频率 ωｎｓｐ。对于长周期模态来
说，阻尼比是逐渐增大的，但影响也不大。操纵期

望参数 ＣＡＰ则随着积冰严重程度的增大而逐渐
减小，但变化幅度不大，根据 ＭＩＬＦ８７８５Ｃ［２９］可
知，巡航阶段下这３种积冰情形下的 ＣＡＰ均处于
１级飞行品质。
４．１．３　不同程度积冰对飞机本体横航向模态的

影响

　　在相同的飞行状态下，对不同积冰情形飞机
本体横航向模态的特征参数进行分析，如表 ３所
示。表中：τＳ为螺旋模态的时间常数。

可以看到，对于滚转模态，时间常数 τＲ随着
积冰严重程度的增大而逐渐增大，说明积冰导致

滚转模态收敛时间增大。对于螺旋模态，积冰后

对应螺旋模态的特征值 λＳ均大于 ０，说明螺旋模
态缓慢发散，同时随着积冰严重程度的增大而加

剧。对于荷兰滚模态，积冰导致荷兰滚模态阻尼

表 ２　不同积冰情形下的飞机本体纵向长短周期模态特征参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｏｎｇａｎｄｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｂｏｄｙｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｃｅａｃｃｒｅｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

积冰情形 ωｎｓｐ／（ｒａｄ·ｓ
－１） ζｓｐ ωｎｐ／（ｒａｄ·ｓ

－１） ζｐ
ｎｚ
α
／（ｇ·ｒａｄ－１） ＣＡＰ／（ｒａｄ·ｓ－２·ｇ－１）

干净外形 １．７７７５ ０．４５６６ ０．０８２２ ０．０２８２ ７．３９２１ ０．４２７４

中度结冰 １．４９４４ ０．４９６２ ０．１０３１ ０．０３８１ ６．０３０３ ０．３７０３

重度结冰 １．５２１９ ０．４９０７ ０．０９５７ ０．０５５７ ６．４００９ ０．３６１８

１９０１



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　

表 ３　不同积冰情形下的飞机本体横航向模态特征参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｌａｔｅｒａｌｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｂｏｄｙｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｃｅａｃｃｒｅｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

积冰情形 τＲ／ｓ λＳ τＳ／ｓ ωｎＤＲ／（ｒａｄ·ｓ
－１） ζＤＲ τＤＲ／ｓ

干净外形 ０．１５５１ －０．００１８ ５５３．７１１４ １．２６７１ ０．１９６５ ４．０１５７

中度结冰 ０．１６３６ ０．００６６ １５０．８２５６ １．３０６１ ０．２１３７ ３．５８３３

重度结冰 ０．１６７６ ０．００１９ ５４０．３４４９ １．２６６５ ０．２１２３ ３．７１９６

比 ζＤＲ增大，时间常数 τＤＲ减小，自由振荡频率
ωｎＤＲ中度结冰时变大，重度结冰时反而变小，说明
影响程度与结冰严重程度没有明显的正相关性。

４．１．４　不同程度积冰对飞机响应特性的影响
为研究飞机不同程度结冰后的响应，设置初

始配平的飞行状态不变，在 ｔ＝１０ｓ时升降舵施以
持续 ２ｓ的脉冲激励，升降舵偏角增量为 －２°。
通过动力学仿真，分别计算出飞机在干净外形、中

度结冰与重度结冰 ３种情形下的动态响应，仿真
结果如图１０所示。

从图１０中可以看到，对于长周期模态参数
（高度 Ｈ、速度 Ｖ）而言，相较于干净外形情况，结
冰后这些参数在波动过程中的峰值有所减小；对

于短周期模态参数（迎角 α、俯仰角速度 ｑ）来说，
３种情况下的动态响应特征基本一致，但在积冰
情形下由于失速临界迎角的降低，飞机在该升降

舵激励下，响应过程中的最大迎角可能已处在失

速迎角范围内，会使飞机的安全性受到威胁。

图 １０　主要飞行参数响应曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍａｉｎｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

４．２　闭环系统仿真
为了分析遭遇中度结冰和重度结冰情形下对

飞机自动驾驶仪性能的影响，分别在干净外形、中

度结冰和重度结冰 ３种情况下进行仿真，对比仿

真结果，分析积冰对自动驾驶仪工作性能的影响

及飞机动态响应的变化。仿真初始条件均设定为

３种情形下的配平量，总仿真时间设定为１００ｓ。
４．２．１　俯仰角保持模式

在俯仰角保持模式下，ｔ＝０ｓ时令俯仰角保
持在１０°，仿真结果如图１１所示。

通过仿真结果可以看到，干净外形和积冰情

况下俯仰角跟随效果均比较理想，说明设计的俯

仰角保持控制律的正确性。积冰情况下飞机迎角

与干净外形情形相比变化不大，速度下降幅度较

干净外形小。同时积冰情况下高度增长更为平

缓，并随着结冰严重程度的增大，增长幅度越小。

总体来看，在该状态下积冰的影响较小。

图 １１　俯仰角保持模式仿真结果

Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅｈｏｌｄｍｏｄｅ

４．２．２　滚转角保持模式
在滚转角保持模式下，ｔ＝０ｓ时令滚转角保

持在２０°，仿真结果如图１２所示。
从图１２中可以看出，干净外形和积冰情况下

滚转角跟随效果均比较理想，说明设计的滚转角

保持控制律的正确性。在滚转角保持模式下，相

较于干净外形情况，积冰情况下飞行速度的振荡

２９０１
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幅度较大，且重度结冰最严重，高度下降幅度最

大。总体来看，在该状态下积冰的影响较小。

４．２．３　高度保持模式
在高度保持模式下，ｔ＝０ｓ时令高度保持在

３１００ｍ，仿真结果如图１３所示。
从图１３可以看出，干净外形情况下高度的跟

随效果均比较理想，说明设计的高度保持自动驾

驶仪模型的正确性。相较于干净外形情况，积冰

导致高度响应超调量增大。迎角响应在积冰与干

净外形情形下最终都趋于平稳，积冰情形下迎角

图 １２　滚转角保持模式仿真结果

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｒｏｌｌａｔｔｉｔｕｄｅｈｏｌｄｍｏｄｅ

图 １３　高度保持模式仿真结果

Ｆｉｇ．１３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｈｏｌｄｍｏｄｅ

稳态值大于干净外形情形。速度在干净外形时逐

渐趋于平稳，而在积冰情形下速度值缓慢下降，重

度结冰时下降幅度最大。总体来看，在该状态下

积冰的影响较小。

５　结　论

本文着重研究大飞机机翼前缘积冰对操稳特

性的影响。根据实验数据构建了典型的机翼前缘

积冰冰形，通过数值模拟得到背景飞机的结冰气

动数据，建立了飞机积冰动力学模型，设计了俯仰

角保持、滚转角保持及高度保持的自动驾驶仪模

型，通过开环与闭环仿真研究了积冰对飞机操纵

的影响，在本文算例条件下得到以下结论：

１）积冰易导致飞机配平特性的恶化，主要体
现在：积冰下配平需要更大的迎角和发动机推力，

这是由于机翼结冰减小了飞机升力系数，增大了

阻力系数。

２）积冰将降低纵向短周期模态自由振荡频
率，增大长短周期的阻尼比，并减小操纵期望参数

ＣＡＰ，但总体影响较小。同时积冰将导致滚转模
态收敛时间增大；积冰会使螺旋模态发散，荷兰滚

模态变化不大。

３）积冰对自动驾驶飞机指令的跟踪总体影
响较小，最主要的变化体现在高度与速度上。

４）针对本文中的算例，对操稳特性的影响程
度与机翼结冰严重程度没有明显的正相关性，这

是由于结冰增长带来的气动力变化的非线性导

致的。

本文主要研究线性区迎角范围内的积冰对飞

机操稳特性的影响。下一步将研究积冰情形下大

迎角飞行动力学特性及积冰增长导致的非定常空

气动力学与飞行力学的非线性耦合规律，为研究

积冰动态增长过程中的空气动力学特性和飞行力

学特性奠定基础。
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环面蜗轮滚刀刃带宽受周向定位误差影响分析

芮成杰１，李海涛１，２，，杨杰１，龙新佳妮１，太健健１，丁宁１

（１．中国农业大学 工学院，北京 １０００８３；　２．现代农业装备优化设计北京市重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：环面蜗轮滚刀刃带面的刃带宽需控制在一定的范围内以保持刃口的强度和
锋利性，圆周定位误差的存在使刃带宽发生变化。为了磨削出满足需要的刃带面，研究了周向

定位误差对刃带宽的影响规律。根据微分几何和齿轮啮合原理，建立了求解含有周向定位误

差的刃带宽的数学模型。研究了存在周向定位误差时，刃带宽沿环面蜗轮滚刀的轴向和齿高

方向的变化规律。同时，在 ＶＥＲＩＣＵＴ中建立虚拟的四轴联动环面蜗杆磨床，对周向定位误差
的影响进行仿真验证。研究结果表明：周向定位误差对环面蜗轮滚刀边齿齿顶处刃带宽的影

响最大；刃带宽与周向定位误差具有很强的相关性，呈线性变化关系；对于特定的算例，当给定

的刃带宽 ｅ＝１．０ｍｍ在 ±１０％范围内变化时，周向定位误差允许的调整范围为 －０．１２２°～
０．０５４°。

关　键　词：环面蜗轮滚刀；磨削；刃带宽；周向定位误差；误差限
中图分类号：ＴＨ１３２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１０９６１０

　　环面蜗杆的分度曲面是圆环内表面，蜗杆包
围蜗轮或圆柱齿轮形成环面蜗杆副

［１］
。Ｓａｍｕｅｌ［２］

研究了环面蜗杆传动的制造技术，并推广了其应

用。环面蜗杆传动是一种多齿双线接触的传动形

式，能够承受较大的承载力
［３］
。因此，环面蜗杆

传动主要应用在炼钢设备、采矿设备和重型升降

设备等需要较大承载力的场合。双锥面二次包络

环面蜗杆传动是环面蜗杆传动的一种，其由环面

蜗杆和蜗轮组成
［４］
。组成该蜗杆副的环面蜗杆

由双锥面砂轮磨削而成，蜗轮由双锥面包络环面

蜗轮滚刀滚切而成
［５６］
。该环面蜗轮滚刀以双锥

面包络环面蜗杆为基体，通过加工容屑槽和侧后

角面等工序，获得环面蜗轮滚刀。环面蜗轮滚刀

制造工艺复杂，而且无法像圆柱滚刀那样具有重

磨性
［７８］
。为了提高其使用寿命，环面蜗轮滚刀

保留具有一定宽度的刃带面。刃带面是刃口线和

刃带线之间的部分，其是环面蜗杆基体螺旋面的

一部分。刃带面的刃带宽需要控制在一定的范围

内以同时保证刃口的强度和锋利性，其范围一般

控制在 ０．１０～０．１５ｍｍ之间［９］
。由于刃带宽较

小，在加工过程中需要严格控制加工误差，保证刃

带宽在合理的范围内。董李扬
［１０］
、柳冠伊

［１１］
和

Ｌｉｕ等［１２］
用实验分析的方式研究了各定位误差对

平面包络环面蜗轮滚刀刃带宽的影响，但没有建

立理论的误差分析模型，缺失理论计算依据。芮

成杰和李海涛等
［１３１５］

研究了双锥面包络环面蜗

轮滚刀刃带面的设计方法和侧后角面磨削方法，

但对于磨削过程中定位误差对刃带宽加工精度的

影响没有研究。

由于双锥面包络环面蜗轮滚刀采用螺旋槽前

刀面，在进行侧后角面的磨削加工时，其周向定位

基准的标定容易产生误差。如果周向定位误差较

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906005&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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大，加工时容易破坏刃口而导致滚刀无法使用。

在环面蜗轮滚刀加工过程中，为了控制周向定位

误差对刃带面的影响，本文采用数学建模和模拟

仿真验证的方法，研究周向定位误差对加工出的

双锥面包络环面蜗轮滚刀刃带面的刃带宽的影响

规律，为环面蜗轮滚刀的精密制造提供参考依据。

１　环面蜗轮滚刀的特征

图１为整体式环面蜗轮滚刀，其包括刀体、螺
旋容屑槽和刀齿等部分。刀体是滚刀滚切蜗轮时

的装夹部分，滚切蜗轮时，滚刀刀体固定在滚齿机

的回转轴上。螺旋容屑槽可使刃口的受力均匀，

同时起到排屑的作用。刀齿是滚切蜗轮齿面的部

分，其结构如图 ２所示。环面蜗轮滚刀的刀齿包
括前刀面、后刀面、侧后角面、顶后角面、刃带面、

顶刃带面、刃口线和刃带线。其中，刃带面是刃口

线和刃带线之间的部分，其是基本蜗杆螺旋面的

一部分。Ｐ０是刃口线上任意一点，Ｐ１点位于刃
带线上且与 Ｐ０位于同一环面上，Ｐ０到 Ｐ１的距离
为刃带面的刃带宽 ｅ。

环面蜗轮滚刀毛坯在精加工完成螺旋槽前刀

面后，需要装夹到四轴联动环面蜗杆磨床上精加

工螺旋面和侧后角面。通过磨削加工，即可得到

各个刀齿具有一定宽度刃带面的双锥面包络环面

蜗轮滚刀。如果滚刀毛坯在四轴联动环面蜗杆磨

床上的周向定位产生误差，磨削出的各个刀齿的

图 １　整体式环面蜗轮滚刀

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｅｇｒａｌｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂ

图 ２　环面蜗轮滚刀刀齿结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｏｏｔｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｈｏｕｒｇｌａｓｓ

ｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂ

刃带面的刃带宽 ｅ将发生变化。

２　磨削侧后角面的数学模型

２．１　双锥面包络环面蜗杆磨床及其加工坐标系
图３为进行螺旋面和侧后角面磨削的双锥面

包络环面蜗杆磨床的三维简化模型。其中，滑台

沿导轨移动，实现 Ｚ轴运动；工作台在滑台上移
动，实现 Ｘ轴运动；回转台与工作台相连，并且绕
其自身轴线转动，实现 Ｂ轴转动；磨头固定在回
转台上，并能随 Ｂ轴转动；双锥面砂轮安装在磨
头上，安装倾角为 β，双锥磨头如图 ４所示。蜗杆
或滚刀的一端与 Ｃ轴的控制箱相连，另一端由回
转顶尖支撑，这样蜗杆或滚刀可随 Ｃ轴旋转。

双锥面包络环面蜗轮滚刀的螺旋面和侧后角

面都在四轴联动环面蜗杆磨床上加工，只是在加

工时机床运动参数不同。加工坐标系如图 ５所
示，其中包含 ５个右手笛卡儿直角坐标系。第 １
个坐标系 σｏ１（Ｏ１；ｉｏ１，ｊｏ１，ｋｏ１）表示滚刀或蜗杆的
位置，Ｏ１为滚刀或蜗杆的中心，Ｏ２为蜗轮的中
心，ｉｏ１的方向是从 Ｏ１到 Ｏ２，ｋｏ１与滚刀或蜗杆的回
转轴线重合。第 ２个坐标系 σｏｄ（Ｏｏｄ；ｉｏｄ，ｊｏｄ，
ｋｏｄ）表示磨头的位置，ｉｏｄ＝ｉｏ１，Ｏｏｄ为蜗轮中间平面
与Ｂ轴的交点，ｋｏｄ与回转台的回转轴Ｂ轴保持

图 ３　环面蜗杆磨床

Ｆｉｇ．３　Ａｎｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｒｉｎｄｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ

图 ４　双锥磨头

Ｆｉｇ．４　Ａｄｕａｌｃｏｎｅｇｒｉｎｄｉｎｇｈｅａｄ
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一致。第３个坐标系σ１（Ｏ１；ｉ１，ｊ１，ｋ１）与滚刀或
蜗杆相连，并且 ｋ１＝ｋｏ１，σ１相对于 σｏ１的回转角
度为 φＣ。第４个坐标系为 σｄ（Ｏｄ；ｉｄ，ｊｄ，ｋｄ），其
与回转台相连，并且 ｋｄ＝ｋｏｄ，Ｏｄ与 Ｏｏｄ重合，σｄ相
对于 σｏｄ的回转角度为 φＢ。第 ５个坐标系为
σａ（Ｏ０；ｉａ，ｊａ，ｋａ），ｉａ＝ｉｄ，ｊａ和 ｋｏｄ（ｋｄ）之间的夹角
为安装倾角 β，Ｏ０为锥面砂轮的中心，其到 Ｏｏｄ的
距离为 ａ０。在蜗轮中间平面内，Ｏｏｄ（Ｏｄ）相对于
Ｏ２沿 Ｘ轴和 Ｚ轴的距离分别为 Ｘ和 Ｚ。Ｏ１到 Ｏ２
的距离为中心距 ａ。

图６为展成蜗杆螺旋面和磨削侧后角面的双
锥面砂轮。砂轮的齿形角为 αｄ，半径为 ｒｄ，顶宽
为 ｓａ。Ｎ０为双锥面砂轮锥面上的任意一点，ｕｓ和
θｓ为锥面上的２个参数。

图 ５　加工坐标系

Ｆｉｇ．５　Ｍａｃｈｉｎｉｎｇｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

图 ６　双锥砂轮

Ｆｉｇ．６　Ａｄｕａｌｃｏｎｅｇｒｉｎｄｉｎｇｗｈｅｅｌ

２．２　双锥面包络环面蜗杆螺旋面的数学方程
双锥面包络环面蜗杆螺旋面的成形原理如

图７所示。磨削螺旋面时，Ｘ＝０，Ｚ＝０，蜗杆毛坯
以角速度 ω１回转，双锥面砂轮绕 Ｏ２点以角速度
ω２回转。同时，双锥面砂轮绕其自身轴线以角速
度 ω０自转。 ω２ ＝ ω１ ／ｉ１ｄ，ｉ１ｄ为环面蜗杆副的
传动比。环面蜗杆绕 Ｃ轴的旋转角度为 φＣ；双锥
面砂轮绕Ｂ轴的旋转角度为φＢ。磨削螺旋面的

图 ７　双锥面包络环面蜗杆螺旋面成形原理

Ｆｉｇ．７　Ｆｏｒｍｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｈｅｌｉｃａｌｓｕｒｆａｃｅｏｆｄｕａｌｃｏｎｅ

ｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍ

过程中，砂轮距 ａ０和安装倾角 β保持不变。双锥
面砂轮两侧的锥面都是产形面，分别磨削出相应

侧的螺旋面。

坐标系 σａ中，产形锥面上的点用向量 ｒ０
表示：

ｒ０ ＝｛Ａ０ｕｓ＋Ｄ０，Ｂ０ｕｓ＋Ｅ０，Ｃ０ｕｓ＋Ｆ０｝ （１）
式中：

Ａ０ ＝－ｃｏｓαｄｃｏｓθｓ

Ｂ０ ＝－ｃｏｓαｄｓｉｎβｓｉｎθｓ＋ｓｉｎαｄｃｏｓβ

Ｃ０ ＝ｃｏｓαｄｃｏｓβｓｉｎθｓ＋ｓｉｎαｄｓｉｎβ

Ｄ０ ＝ｒｄｃｏｓθｓ－ａ０

Ｅ０ ＝ｒｄｓｉｎβｓｉｎθｓ＋０．５ｓａｃｏｓβ

Ｆ０ ＝－ｒｄｃｏｓβｓｉｎθｓ＋０．５ｓａｓｉｎ

















β

在坐标系 σ１中，磨削出的螺旋面用 ｒｓ表示，

其坐标分量为｛ｘｓ，ｙｓ，ｚｓ｝。根据齿轮啮合原理，
螺旋面的数学方程如下：

ｒｓ ＝｛ｘｓ，ｙｓ，ｚｓ｝＝Ｒ［ｋ１，－φＣ］·

　　｛Ｒ［ｉｏ１，π／２］｛Ｒ［ｋｏｄ，φＢ］ｒ０｝＋ξ０｝

ｕｓ
{

＝Ｈ／Ｇ

（２）
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式中：ｕｓ＝Ｈ／Ｇ为共轭条件方程；ξ０为坐标系 σｏ１
中从 Ｏ１ 到 Ｏ２ 的向量，ξ０ ＝｛ａ，０，０｝；Ｒ［ｋ１，
－φＣ］、Ｒ［ｉｏ１，π／２］和 Ｒ［ｋｏｄ，φＢ］为坐标变换矩

阵
［１６１８］

，其具体表达式如下：

Ｒ［ｋ１，－φＣ］＝
ｃｏｓφＣ ｓｉｎφＣ ０

－ｓｉｎφＣ ｃｏｓφＣ ０








０ ０ ０

Ｒ［ｉｏ１，π／２］＝
１ ０ ０
０ ０ －１









０ １ ０

Ｒ［ｋｏｄ，φＢ］＝
ｃｏｓφＢ －ｓｉｎφＢ ０

ｓｉｎφＢ ｃｏｓφＢ ０








０ ０ ０

在式（２）中，Ｈ和 Ｇ的表达式如下：
Ｈ＝（Ｆ０ｎｙ－Ｅ０ｎｚ）ｓｉｎφＢ ＋（Ｄ０ｎｚ－

　　Ｆ０ｎｘ）ｃｏｓφＢ ＋（Ｄ０ｎｙ－Ｅ０ｎｘ）／ｉ１ｄ＋ｎｚａ

Ｇ＝（Ｂ０ｎｚ－Ｃ０ｎｙ）ｓｉｎφＢ ＋（Ｃ０ｎｘ－

　　Ａ０ｎｚ）ｃｏｓφＢ －（Ａ０ｎｙ－Ｂ０ｎｘ）／ｉ










１ｄ

（３）
式中：

ｎｘ ＝－ｓｉｎαｄｃｏｓθｓ
ｎｙ ＝－（ｓｉｎαｄｓｉｎθｓｓｉｎβ＋ｃｏｓαｄｃｏｓβ）

ｎｚ ＝－（－ｓｉｎαｄｓｉｎθｓｃｏｓβ＋ｃｏｓαｄｓｉｎβ
{

）

２．３　侧后角面磨削运动的求解
环面蜗轮滚刀的每个刀齿保留具有一定刃带

宽ｅ的刃带面。对于刃带线上的任意一点Ｐ１（ｘ１，
ｙ１，ｚ１），Ｐ１点同时位于刃带面和侧后角面。Ｐ１点

在侧后角面上的法矢量为 ｎＨ ＝｛ｎ
Ｈ
ｘ，ｎ

Ｈ
ｙ，ｎ

Ｈ
ｚ｝。在

进行侧后角面磨削时，使双锥面砂轮锥面上的一

点 Ｎ０与刃带线上点 Ｐ１接触，同时保证砂轮锥面
上 Ｎ０点的法矢量 ｎｗ与刃带线上磨削点 Ｐ１在侧
后角面上的法矢量 ｎＨ平行，如图８所示。

为了能够磨削到刀齿的根部，在进行侧后

图 ８　侧后角面磨削

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌｉｅｆｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｎｄｉｎｇ

角面磨削时，使双锥面砂轮的顶部始终与滚刀的

齿根槽底相接触。齿根的侧后角面磨削半径 Ｒｆ
大于磨削螺旋面时的齿根环面半径 Ｒｆｄ，这样能避
免由于加工过程中的误差，刀齿侧后角面磨削不

完全的情况发生。在进行机床的运动计算时，不

考虑任何误差。双锥面砂轮锥面上一点 Ｎ０在坐
标系 σ１中的位置向量为 ｒｗ。当磨削刃带线上的
任意一点 Ｐ１时，四轴联动环面蜗杆磨床的４个运
动参数为（φＢ，φＣ，Ｘ，Ｚ），求解方程如下：

ｎｗ ＝｛ｎ
Ｈ
ｘ，ｎ

Ｈ
ｙ，ｎ

Ｈ
ｚ｝＝

　　Ｒ［ｋ１，－φＣ］Ｒ［ｉｏ１，π／２］Ｒ［ｋｏｄ，φＢ］ｎｄ

ｒｗ ＝｛ｘ１，ｙ１，ｚ１｝＝Ｒ［ｋ１，－φＣ］·

　　｛Ｒ［ｉｏ１，π／２］｛Ｒ［ｋｏｄ，φＢ］ｒ０｝＋ξ１｝

Ｒ２ｆ ＝（ＲｆｃｏｓφＢ －Ｘ）
２＋（ＲｆｓｉｎφＢ －Ｚ）















２

（４）

式中：ξ１为坐标系 σｏ１中从 Ｏ１到 Ｏｏｄ的向量，ξ１＝
｛ａ＋Ｘ，０，Ｚ｝；ｎｄ为刃带线上磨削点处双锥面砂
轮锥面上的法矢量，ｎｄ＝｛ｎｘ，ｎｙ，ｎｚ｝。

根据磨削 Ｐ１点时机床的运动参数（φＢ，φＣ，
Ｘ，Ｚ），ＮＣ程序能够实现 Ｐ１点的磨削。通过对刃
带线上各个点的连续展成，能够获得各个刀齿的

侧后角面，并获得刃带面。

３　含周向定位误差的刃口线求解

双锥面包络环面蜗轮滚刀适用于多头小传动

比的场合，为了避免产生较大的负侧前角，其前刀

面采用螺旋槽前刀面
［１９２０］

。刃口线是螺旋面与

前刀面的交线。本文中的环面蜗轮滚刀螺旋前刀

面满足３个条件：①基准前刀面通过喉部齿；②在
喉部位置，螺旋槽前刀面的螺旋升角与滚刀喉部

导程角相等；③环面蜗轮滚刀的槽底是圆弧槽底。
图９为螺旋槽前刀面成形原理图。圆柱产形面以
速度 ｖｃ运动，同时环面蜗轮滚刀毛坯以角速度
ωｃ运动。

图 ９　展成螺旋槽前刀面

Ｆｉｇ．９　Ｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｓｐｉｒａｌｆｌｕｔｅｒａｋｅｆａｃｅ
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γｍ为环面蜗轮滚刀的喉部导程角，ｄ１为环面
蜗轮滚刀分度圆直径。在坐标系σ１中，前刀面的
位置向量为 ｒｃ。根据齿轮啮合原理，基准螺旋槽
前刀面的方程如式（５）所示，其他前刀面是基准
前刀面沿滚刀轴线的圆周阵列。

ｒｃ＝｛ｘｃ，ｙｃ，ｚｃ｝＝Ｒ［ｋ１，－φＣ］·

　　｛Ｒ［ｉｏ１，π／２］｛Ｒ［ｉｏｄ，－π／２］ｒ１＋ξ２｝＋ξ３｝

ｕｃ＝（ Ｒ２ｆｄ－Ｘ槡
２ －ａ）－（ｄ１ｔａｎγｍ）／（２ｔａｎθｃ










）

（５）

式中：θｃ和 ｕｃ为展成前刀面时的圆柱产形面的参
数，θｃ在［０，２π］内变化，ｕｃ在［０，ｌ］内变化，ｌ为
圆柱产形面长度；ξ２＝｛－ａ０，０，ρｃ｝；ξ３＝｛ａ＋Ｘ，
０，－Ｚ｝。圆柱产形面上一点用 ｒ１ 表示，ｒ１ ＝
｛ρｃｃｏｓθｃ，ρｃｓｉｎθｃ，ｕｃ｝，ρｃ为圆柱产形面半径。
式（５）中的第 ２个式子是共轭条件方程。Ｒ［ｉｏｄ，
－π／２］为回转矩阵，表达式为

Ｒ［ｉｏｄ，－π／２］＝
１ ０ ０

０ ０ １

０ －









１ ０

由于螺旋面的加工和侧后角面的加工是在同

一台四轴联动双锥面包络环面蜗杆磨床上连续加

工而成的，因此，无论周向定位误差是否存在，磨

削出来的侧后角面相对于螺旋面的位置不变，刃

带线在螺旋面上的位置不发生变化。但是，当存

在周向定位误差时，侧后角面和螺旋面相对于螺

旋槽前刀面的位置发生了变化，这种变化导致刃

口线的位置发生了变化，产生了新的刃口线，如

图１０所示。
由于刃带面是刃口线和刃带线之间的螺旋面

区域，因此，刃带面也发生了变化。当存在周向定

位误差ＤＣ时，可将原有的前刀面方程绕其自身

图 １０　周向定位误差与前刀面

Ｆｉｇ．１０　Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｓａｎｄｒａｋｅｆａｃｅｓ

轴线旋转 ＤＣ得到新的方程：

ｒＤＣｃ ＝｛ｘｄｃ，ｙ
ｄ
ｃ，ｚ

ｄ
ｃ｝＝Ｒ［ｋ１，ＤＣ］ｒｃ （６）

式中：

Ｒ［ｋ１，ＤＣ］＝
ｃｏｓＤＣ －ｓｉｎＤＣ ０

ｓｉｎＤＣ ｃｏｓＤＣ ０








０ ０ １

将式（６）和螺旋面式（２）联立，即可求得含周
向定位误差 ＤＣ时的刃口线上任意一点 Ｐ０的坐

标（ｘｄ０，ｙ
ｄ
０，ｚ

ｄ
０），方程如下：

ｒｓ＝ｒ
ＤＣ
ｃ ＝｛ｘ

ｄ
０，ｙ

ｄ
０，ｚ

ｄ
０｝

ｕｃ＝（ Ｒ２ｆｄ－Ｘ槡
２ －ａ）－（ｄ１ｔａｎγｍ）／（２ｔａｎθｃ）

ｕｓ＝
{

Ｈ／Ｇ

（７）
含有周向定位误差时的刃带宽 ｅ为各环面上

刃口线上的坐标点 Ｐ０（ｘ
ｄ
０，ｙ

ｄ
０，ｚ

ｄ
０）到刃带线上的坐

标点 Ｐ１（ｘ１，ｙ１，ｚ１）之间的距离。

４　典型算例分析

表１为一个五头双锥面包络环面蜗轮滚刀的
参数。在进行环面蜗轮滚刀前刀面的设计时，从

２个方面考虑：①最大包围齿数要满足要求；②基
准前刀面通过喉部点。本文中的算例是一个五头

双锥面包络环面蜗轮滚刀。算例中的滚刀设计有

５个前刀面，共５排刀齿，每排刀齿的包围齿数均
为４个刀齿。５个前刀面沿轴线均匀分布，每个
前刀面都通过喉部齿。设计的刃带宽为 ｅ＝
１ｍｍ。

表 １　双锥面包络环面蜗轮滚刀基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｄｕａｌｃｏｎｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇ

ｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂ

参数 数值

中心距 ａ／ｍｍ ２６０

传动比 ｉ１ｄ ８

蜗杆头数 ｚ１ ５

蜗轮齿数 ｚ２ ４０

滚刀分度圆直径 ｄ１／ｍｍ １１０

蜗轮分度圆直径 ｄ２／ｍｍ ４１０

滚刀齿顶环面半径 Ｒａ／ｍｍ １９３

滚刀齿根环面半径 Ｒｆｄ／ｍｍ ２１４

侧后角面磨削半径 Ｒｆ／ｍｍ ２２０

滚刀工作长度 Ｌ／ｍｍ １３５

滚刀喉部导程角 γｍ／（°） ２４．９８

砂轮安装倾角 β／（°） ３０

砂轮齿形角 αｄ／（°） ２０

砂轮半径 ｒｄ／ｍｍ ５０

砂轮距 ａ０／ｍｍ １６４

砂轮齿顶宽 ｓａ／ｍｍ ６

００１１
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　　在 ＶＥＲＩＣＵＴ软件中，建立四轴联动双锥面包
络环面蜗杆磨床的运动模型，编制 ＮＣ程序，对双
锥面包络环面蜗轮滚刀进行加工

［２１］
。图 １１展示

了单个刀齿侧后角面的磨削过程；图１２为侧后角
面磨削完全后的完整环面蜗轮滚刀，并对一排刀

齿从１～５进行编号。

图 １１　侧后角面磨削过程

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｌｉｅｆｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 １２　环面蜗轮滚刀

Ｆｉｇ．１２　Ｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂ

４．１　误差影响规律及误差最大位置的分析
环面蜗轮滚刀螺旋容屑槽完成精加工后，安

装到机床的 Ｃ轴上进行后续加工，需要定位环面
蜗轮滚刀沿 Ｃ轴的角度值。滚刀的周向定位影
响螺旋面相对于螺旋槽前刀面的位置，同时影响

侧后角面相对于螺旋槽前刀面的位置。在进行 Ｃ
轴周向定位误差的研究时，可通过设置周向定位

误差 ＤＣ的值分析其对刃带宽的影响。
在分析时，选取两边齿和一个喉部齿，即对刀

齿１、刀齿 ３和刀齿 ５进行分析。当周向定位误
差 ＤＣ＝０°时，各刀齿刃带宽的变化趋势如图 １３
所示。图１３（ａ）为刃带宽从齿顶到齿根的变化规
律，Ｒｉ对应不同的圆弧半径；图 １３（ｂ）为 ＶＥＲＩ
ＣＵＴ中一排刀齿的仿真分析结果。从图１３（ａ）中
可以看出，刃带宽在１．０～１．０４ｍｍ的范围内，可
以近似为给定的设计值 １．０ｍｍ。关于刃带宽的
设计方法，可参看笔者已发表的文章

［１３，１５］
。

当周向定位误差 ＤＣ＝－０．５°时，３个刀齿的刃
带宽沿齿高方向的变化趋势如图１４所示。可得

图 １３　刃带宽变化情况（ＤＣ＝０°）

Ｆｉｇ．１３　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌａｎｄｗｉｄｔｈｗｉｔｈＤＣ＝０°

图 １４　刃带宽变化情况（ＤＣ＝－０．５°）

Ｆｉｇ．１４　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌａｎｄｗｉｄｔｈｗｉｔｈＤＣ＝－０．５°

出：①磨削出的刃带宽 ｅｓ小于给定的刃带宽 ｅ；
②刃带宽从齿顶到齿根逐渐增大，刃带宽整体呈
现上小下大的趋势；③齿顶处的刃带宽值与刃带
宽的设计值差别最大，误差对各个刀齿的齿顶影

响最大。

当周向定位误差 ＤＣ＝０．５°时，３个刀齿的刃
带宽沿齿高方向的变化趋势如图 １５所示。可得
出：①磨削出的刃带宽 ｅｓ大于给定的刃带宽 ｅ；
②刃带宽从齿顶到齿根逐渐减小，刃带宽整体呈
现上大下小的趋势；③误差对各个刀齿的齿顶影
响最大。

表２为对应不同误差值时，１～５号刀齿的齿
顶刃带宽的计算值，并将其绘制成图 １６，可得出，
误差对滚刀边齿刃带宽的影响较大。当周向定位

误差从 －０．５°变化到 ０．５°时，刀齿 １的齿顶刃带
宽的变化量为 １．１３８９ｍｍ，刀齿 ５的齿顶的刃带
宽的变化量为１．１１８１ｍｍ。因此，左侧边齿刀齿１

１０１１
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图 １５　刃带宽变化情况（ＤＣ＝０．５°）

Ｆｉｇ．１５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌａｎｄｗｉｄｔｈｗｉｔｈＤＣ＝０．５°

表 ２　不同周向定位误差值对应的刀齿齿顶刃带宽

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｏｐｌａｎｄｗｉｄｔｈｏｆｅａｃｈｔｏｏｔｈｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

ｅｒｒｏｒｖａｌｕｅｓ

ＤＣ／（°）
齿顶刃带宽／ｍｍ

刀齿１ 刀齿２ 刀齿３ 刀齿４ 刀齿５

－０．５ ０．４６９３ ０．４９０３ ０．４９８７ ０．４９２７ ０．４７３０

－０．３５ ０．６４０２ ０．６４９５ ０．６５３５ ０．６５０３ ０．６４０６

－０．１５ ０．８６８１ ０．８６１９ ０．８５９９ ０．８６０４ ０．８６４２

０ １．０３８９ １．０２１１ １．０１４７ １．０１８０ １．０３１９

０．１５ １．２０９７ １．１８０３ １．１６９６ １．１７５６ １．１９９６

０．３５ １．４３７４ １．３９２５ １．３７６０ １．３８５８ １．４２３３

０．５ １．６０８２ １．５５１６ １．５３０８ １．５４３５ １．５９１１

图 １６　周向定位误差对刀齿齿顶刃带宽的影响

Ｆｉｇ．１６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｏｎ

ｔｏｐｌａｎｄｗｉｄｔｈｏｆｅａｃｈｔｏｏｔｈ

齿顶受的影响比右侧边齿刀齿５的齿顶稍大一点。
４．２　刃带宽与周向定位误差的相关性分析

刃带宽 ｅ与周向定位误差 ＤＣ存在一定的函

数关系，其方程推导起来很麻烦。根据统计学原

理，探讨两者之间的关系。对于刀齿 １，取不同周
向定位误差值时，齿顶、分度和齿根处的刃带宽如

表３所示。
图 １７展示了不同周向定位误差 ＤＣ 时，

刀齿１的刃带宽的变化趋势。通过对周向定位误
差与刃带宽的相关性分析，两者的皮尔逊相关系

数均为１，说明两者之间极度相关。即磨削出的
刃带宽 ｅｓ与周向定位误差 ＤＣ存在线性关系，且
斜率在齿顶处最大。

当 ＤＣ＝０°时，刃带宽为 ｅ０。直线的斜率 ｋ表
示周向定位误差对刃带宽的影响程度，刃带宽与

误差之间的关系式可表达为

ｅｓ ＝ｋＤＣ ＋ｅ０ （８）
在本算例中，对于齿顶处的刃带宽，可算出

ｋ＝１．１３９，ｅ０＝１．０３９，即 ｅｓ＝１．１３９ＤＣ＋１．０３９。
表 ３　刀齿 １不同位置对应不同周向定位

误差值时的刃带宽

Ｔａｂｌｅ３　ＬａｎｄｗｉｄｔｈｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｔｏｏｔｈＮｏ．１

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｖａｌｕｅｓ

ＤＣ／（°）
刃带宽／ｍｍ

齿顶 分度 齿根

－０．５ ０．４６９３ ０．５１８２ ０．５６２３

－０．３５ ０．６４０２ ０．６６７３ ０．６９６４

－０．１５ ０．８６８１ ０．８６６０ ０．８７５１

０ １．０３８９ １．０１５０ １．００９１

０．１５ １．２０９７ １．１６３９ １．１４３０

０．３５ １．４３７４ １．３６２５ １．３２１５

０．５ １．６０８２ １．５１１３ １．４５５４

图 １７　刀齿 １刃带宽变化趋势

Ｆｉｇ．１７　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌａｎｄｗｉｄｔｈｏｆｔｏｏｔｈＮｏ．１

４．３　周向定位误差允许误差限
在实际生产中，刃带宽允许一定的误差范围。

通过 ４．１节的分析，周向定位误差对刀齿 １齿顶
处的刃带宽影响最大，因此，只需要保证误差最大

处刃带宽符合要求即可。在本算例中，刃带宽的

允许取值区间设置为 ［０．９，１．１］ｍｍ。根据
式（８），允许的周向定位误差 ＤＣ的取值范围为
［－０．１２２°，０．０５４°］，具体如图１８所示。

当刃带宽设置为０．１ｍｍ时，刃带宽与周向定
位误差满足关系式 ｅｓ＝１．１３９ＤＣ＋０．１０３９。当刃

２０１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 芮成杰，等：环面蜗轮滚刀刃带宽受周向定位误差影响分析

图 １８　刀齿 １齿顶刃带宽与周向定位误差的变化关系

Ｆｉｇ．１８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｏｐｌａｎｄｗｉｄｔｈｏｆｔｏｏｔｈ

Ｎｏ．１ａｎｄｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒ

带宽的允许取值区间设置为［０．０９，０．１１］ｍｍ，允
许的周向定位误差 ＤＣ的取值范围为［－０．０１２２°，
０．００５４°］。

５　结　论

本文研究了在加工双锥面包络环面蜗轮滚刀

的侧后角面时，周向定位误差对刃带宽的影响。

可得到如下结论：

１）螺旋面和侧后角面是在同一台四轴联动
双锥面包络环面蜗杆磨床上连续加工而成的，因

此，无论周向定位误差是否存在，磨削出来的侧后

角面相对于螺旋面的位置不变，刃带线在螺旋面

上的位置不发生变化。当存在周向定位误差时，

侧后角面和螺旋面相对于螺旋槽前刀面的位置发

生了变化，这种变化导致刃口线的位置发生了变

化，最终引起刃带面的刃带宽发生变化。

２）通过使无误差的前刀面绕滚刀轴线旋转
一个周向定位误差角，可得到一个新的前刀面。

新的前刀面能正确表达含有周向定位误差时，前

刀面、刃带面和侧后角面三者之间的位置关系。

通过联立含新前刀面的数学方程和螺旋面的数学

方程，可得到新刃口线的坐标点。通过计算新刃

口线和刃带线之间的距离，即可得到含有周向定

位误差时的刃带宽。

３）当周向定位误差 ＤＣ＜０时，刃带宽 ｅｓ小
于给定值 ｅ，当 ＤＣ＞０时，刃带宽 ｅｓ大于给定的刃
带宽 ｅ。周向定位误差对滚刀边齿齿顶的刃带宽
影响最大。

４）刃带宽与周向定位误差存在线性关系，斜
率 ｋ表示误差对该处的影响程度。对于特定的滚
刀，当给定刃带宽 ｅ时，可以获得边齿齿顶的 ｋ
值，并且能够获得表达式 ｅｓ＝ｋＤＣ＋ｅ０。根据此表
达式，可计算出在刃带宽允许的变化范围内，周向

定位误差 ＤＣ允许的变化范围，为实际生产中机

床的调整提供参考。

致谢　感谢中南大学高性能复杂制造国家重
点实验室对 ＶＥＲＩＣＵＴ软件提供的技术支持。
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［７］郝建军，张光辉，施全．环面蜗轮滚刀可重磨性研究与应

用———环面蜗轮滚刀理论分析［Ｊ］．重庆理工大学学报（自

然科学版），２０１０，２４（６）：２３２８．

ＨＡＯＪＪ，ＺＨＡＮＧＧＨ，ＳＨＩＱ．Ｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｎａｎ

ｎｕｌａｒｗｏｒｍ ｇｅａｒｈｏｂｒｅｌｉｅｖｉｎｇｇｒｉｎｄｉｎｇ—Ａｎｎｕｌａｒｗｏｒｍ ｇｅａｒ

ｈｏｂｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），２０１０，２４（６）：２３２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］秦大同，张光辉，加藤正名．锥面包络环面蜗杆与直廓环面

蜗轮失配啮合传动的研究［Ｊ］．重庆大学学报（自然科学

版），１９９５，１８（４）：１５２０．

ＱＩＮＤＴ，ＺＨＡＮＧＧＨ，ＫＡＴＯＭ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｉｓｍａｔｃｈｅｄ

ｍｅｓｈｉｎｇｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｏｆｃｏｎｉｃａｌｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍａｎｄ

ｓｔｒａｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｗｏｒｍｇｅａｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），１９９５，１８（４）：１５２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ 张亚雄，齐麟．二次包络环面蜗轮滚刀的齿背磨法：

９３１２０４６７４［Ｐ］．１９９９０２１０．

ＺＨＡＮＧＹＸ，ＱＩＬ．Ｒｅｌｉｅｆｇｒｉｎｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇ

ｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ：９３１２０４６７４［Ｐ］．１９９９０２１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］董李扬．包络环面蜗杆副蜗轮滚刀数控加工技术的研究

［Ｄ］．北京：中国农业大学，２０１３：７１９０．

ＤＯＮＧＬＹ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＮＣｍａｃｈｉｎｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｅｎｖｅｌｏ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

ｐｉｎｇｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙ，２０１３：７１９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］柳冠伊．包络环面蜗轮滚刀数控成形理论及技术研究［Ｄ］．

北京：中国农业大学，２０１６：６３７９．

ＬＩＵＧＹ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＣＮＣｒｅｌｉｅｆｇｒｉｎｄｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｅｎｖｅｌｏ

ｐｉｎｇｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙ，２０１６：６３７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＬＩＵＧ，ＷＥＩＷ Ｊ，ＤＯＮＧＸＺ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉｅｆｇｒｉｎｄｉｎｇｏｆｐｌａｎａｒ

ｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂｕｓｉｎｇａｆｏｕｒａｘｉｓＣＮＣｇｒｉｎｄ

ｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒ

ｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，８９（９１２）：３６３１３６４０．

［１３］ＲＵＩＣＪ，ＬＩＨＴ，ＹＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ａｄｅｓｉｇｎｉｎｇａｎｄｇｅｎｅｒａｔｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｇｒｉｎｄｉｎｇｒｅｌｉｅｆｓｕｒｆａｃｅｓｏｆａｄｕａｌｃｏｎｅｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅ

ｌｏｐｉｎｇｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＤｅ

ｓｉｇｎ，２０１８，１４０（１２）：１２３３０１．

［１４］李海涛，芮成杰，刘平义，等．双锥面二次包络环面蜗轮滚刀

侧后角面的数控磨削方法：２０１７１０２３０２３５．３［Ｐ］．２０１７

０４０５．

ＬＩＨＴ，ＲＵＩＣＪ，ＬＩＵＰＹ，ｅｔａｌ．ＣＮＣｍｅｔｈｏｄｆｏｒｇｒｉｎｄｉｎｇｔｈｅ

ｒｅｌｉｅｆｓｕｒｆａｃｅｏｆｔｈｅｄｕａｌｃｏｎｅｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇｈｏｕｒｇｌａｓｓ

ｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂ：２０１７１０２３０２３５．３［Ｐ］．２０１７０４０５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］ＲＵＩＣＪ，ＬＩＨＴ，ＹＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｅ

ｓｉｇｎｉｎｇｌａｎｄｓｕｒｆａｃｅｓｏｆａｄｕａｌｃｏｎｅｄｏｕｂｌｅｅｎｖｅｌｏｐｉｎｇｈｏｕｒ

ｇｌａｓｓｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＭｅｃｈａｎｉｃａｌＤｅ

ｓｉｇｎ，Ｓｙｓｔｅｍｓ，ａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２０１８，１２（４）：１１４．

［１６］董学朱．齿轮啮合理论基础［Ｍ］．北京：机械工业出版社，

１９８９：１０１５．

ＤＯＮＧＸＺ．Ｇｅａｒｍｅｓｈｉｎｇｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅ

Ｐｒｅｓｓ，１９８９：１０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］吴序堂．齿轮啮合原理［Ｍ］．２版．西安：西安交通大学出版

社，２００９：１２６１３１．

ＷＵＸＴ．Ｇｅａｒｍｅｓｈｉｎｇｔｈｅｏｒｙ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｘｉ’ａｎ：Ｘｉ’ａｎＪｉａｏ

ＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００９：１２６１３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］梅向明，黄敬之．微分几何［Ｍ］．４版．北京：高等教育出版

社，２００８：２１４２２９．

ＭＥＩＸＭ，ＨＵＡＮＧＪＺ．Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｇｅｏｍｅｔｒｙ［Ｍ］．４ｔｈｅｄ．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＨｉｇｈｅｒＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２００８：２１４２２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］唐建生．金属切削与刀具［Ｍ］．武汉：武汉理工大学出版

社，２００９．

ＴＡＮＧＪＳ．Ｃｕｔｔｉｎｇａｎｄｃｕｔｔｉｎｇｔｏｏｌｓ［Ｍ］．Ｗｕｈａｎ：ＷｕｈａｎＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，２００９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＹＡＮＧＪ，ＬＩＨＴ，ＲＵＩＣＪ，ｅｔａｌ．Ａｍｅｔｈｏｄｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｔｈｅｓｐｉｒａｌ

ｆｌｕｔｅｓｏｆａｎｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｅａｒｈｏｂ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ

Ｄｅｓｉｇｎ，２０１８，１４０（４）：０６３３０１．

［２１］金成杰，李国龙，刘飞．ＶＥＲＩＣＵＴ环境下的齿轮滚刀铲磨加

工过程仿真［Ｊ］．现代制造工程，２００８（８）：６２６４．

ＪＩＮＣＪ，ＬＩＧＬ，ＬＩＵＦ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｅｌｉｅｆｇｒｉｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅ

ｇｅａｒｈｏｂｉｎＶＥＲＩＣＵＴｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｏｄｅｒｎ

ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００８（８）：６２６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　芮成杰　男，博士研究生。主要研究方向：环面蜗杆传动和环

面蜗轮滚刀的设计与制造。

李海涛　男，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：齿轮

传动、环面蜗杆传动和环面蜗轮滚刀的设计与制造。

４０１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 芮成杰，等：环面蜗轮滚刀刃带宽受周向定位误差影响分析

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｏｆａｎｈｏｕｒｇｌａｓｓ
ｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂｏｎｌａｎｄｗｉｄｔｈ

ＲＵＩＣｈｅｎｇｊｉｅ１，ＬＩＨａｉｔａｏ１，２，，ＹＡＮＧＪｉｅ１，ＬＯＮＧＸｉｎｊｉａｎｉ１，ＴＡＩＪｉａｎｊｉａｎ１，ＤＩＮＧＮｉｎｇ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｈｉｎａＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＯｐｔｉｍａｌＤｅｓｉｇｎｏｆＭｏｄｅｒｎＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＥｑｕｉｐｍｅｎｔｉｎＢｅｉｊｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌａｎｄｓｕｒｆａｃｅｓｏｆａｎｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｗｈｅｅｌｈｏｂｎｅｅｄｓｔｏｂｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｗｉｔｈｉｎａｒａｎｇｅｔｏｅｎｓｕｒｅ
ｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄｓｈａｒｐｎｅｓｓｏｆｃｕｔｔｉｎｇｅｄｇｅｓ．Ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｃｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｓｌｅａｄｔｏｔｈｅｃｈａｎｇｅｓｏｆｔｈｅｌａｎｄ
ｗｉｄｔｈ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｇｒｉｎｄｏｕｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｄｌａｎｄｓｕｒｆａｃｅｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｓｔｕｄｉｅｓｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｓｏｎｔｈｅｌａｎｄｗｉｄｔｈ．Ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅｌａｎｄｗｉｄｔｈｗｉｔｈｔｈｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌａｎｄｗｉｄｔｈａｌｏｎｇｔｈｅａｘｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｔｏｏｔｈｈｅｉｇｈｔ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｈｏｂｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｈｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｓｏｎｔｈｅｌａｎｄｗｉｄｔｈａｒｅｓｉｍｕｌａｔｅｄ
ｂａｓｅｄｏｎａｆｏｕｒａｘｉｓｌｉｎｋａｇｅｖｉｒｔｕａｌｈｏｕｒｇｌａｓｓｗｏｒｍｇｒｉｎｄｉｎｇｍａｃｈｉｎｅｉｎＶＥＲＩＣＵＴ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ
ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｓｈａｖｅｔｈｅｇｒｅａｔｅｓｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｌａｎｄｗｉｄｔｈｏｆｔｈｅｓｉｄｅｔｅｅｔｈｏｆｔｈｅｈｏｂ．
Ｔｈｅｒｅｉｓａｓｔｒｏｎｇｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｌａｎｄｗｉｄｔｈａｎｄｔｈｅｅｒｒｏｒｓ，ｓｈｏｗｉｎｇａｌｉｎｅａｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ．Ｉｎａｎｅｘａｍ
ｐｌｅ，ｔｈｅａｌｌｏｗａｂｌｅｒａｎｇｅｏｆｔｈｅｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｉｓｂｅｔｗｅｅｎ－０．１２２°ａｎｄ０．０５４°ｗｈｅｎｔｈｅ
ｌａｎｄｗｉｄｔｈｅ＝１．０ｍｍｖａｒｉｅｓｉｎｔｈｅｒａｎｇｅｏｆ±１０％．
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多源数据融合的民航发动机修后性能预测

谭治学，钟诗胜，林琳

（哈尔滨工业大学 机电工程学院，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：针对民航发动机修后排气温度裕度预测过程中的多源异构数据融合问题，
提出了卷积自编码器与极端梯度提升模型结合的方法。利用所提出的条件熵增长因子规整发

动机修前多元传感器参数序列中的参数排序，采用卷积自编码器提取规整后的参数序列和维

修工作范围的数据特征，并将其与发动机使用时间信息组成合成特征以训练极端梯度提升模

型，从而预测发动机修后性能并评估各影响因素的重要程度。经发动机机队维修案例验证，所

提方法预测精度高于单维参数序列预测方法，对发动机修后排气温度的平均相对预测误差不

高于８．３％。
关　键　词：航空发动机；发动机维修决策；修后性能预测；特征提取；多源数据融合
中图分类号：ＴＰ３９１；Ｖ２６７；Ｖ２３５．１３＋３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１０６０８

　　民航发动机属高价值复杂装备，通过维修活
动难以将其性能恢复至全新状态。为了在保证发

动机修后性能的同时控制其维修成本，需要根据

发动机送修性能状态、使用时间、维修工作范围等

多源异构数据预测发动机的修后性能，从而支持

维修方案的优化。

目前，国内外关于航空发动机维修决策支持

方面的研究大体可归结为可靠性分析
［１２］
、仿真

分析
［３８］
及数据驱动类方法

［９１１］
。其中，数据驱动

类方法不需大量测试信息和仿真计算的支持，具

有良好的实用性和泛用性。然而，现有大多数数

据驱动类方法研究仅挖掘了传感器观测参数与历

史决策结果的关联关系，未能充分估计各种维修

工作范围对发动机的性能恢复效果，从而限制了

发动机维修智能决策方法的应用效能。发动机的

送修性能状态由上次大修至本次维修的传感器测

量参数所组成的多元参数序列所表征，由于其具

有较高的参数维度和数据量，需要对其进行特征

提取以进行数据压缩，其包含工况参数和状态参

数，特征提取较为困难；同时，发动机使用时间由

自新使用循环 ｔＣＳＮ、自新使用时间 ｔＴＳＮ、修后使用
循环 ｔＣＳＲ、修后使用时间 ｔＴＳＲ所表征；维修工作范
围由部件拆解 ０１判定矢量表征，此三类数据结
构不同且采集时间不同步，为数据融合也带来了

一定困难。

为解决上述问题，本文提出了卷积自编码器

（ＣｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌＡｕｔｏＥｎｃｏｄｅｒ，ＣＡＥ）与极端梯度提
升（ｅＸｔｒｅｍｅＧｒａｄｉｅｎｔＢｏｏｓｔｉｎｇ，ＸＧＢｏｏｓｔ）算法相结
合的发动机修后性能预测方法。首先，分析多元

参数序列中参数排序变化对卷积自编码器特征提

取过程的影响，提出规整参数排序的有效指标；其

次，采用 ＣＡＥ对顺序规整后的修前多元参数序列
和维修工作范围数据分别进行处理，通过最小化

重构误差提取出两部分数据的对应特征；最后，将

qwqw
新建图章
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多元参数序列特征、维修工作范围特征、使用时间

特征组成合成特征，训练 ＸＧＢｏｏｓｔ模型以预测发
动机的修后性能并分析各影响因素重要性，并将

所提方法应用在发动机机队的修后性能预测中以

测试其效果。

１　民航发动机修后性能预测问题分析
１．１　ＣＡＥ和 ＸＧＢｏｏｓｔ

ＣＡＥ是将卷积神经网络的卷积和池化操作
与自编码器的无监督学习原理相结合的特征提取

算法，一般由编码网络和解码网络所组成，如图 １
所示。其中，编码网络通过将成组滤波器与原始

信号 Ｘ做卷积操作得到滤波信号，而后通过池化
操作获取原始信号的压缩特征 χ；解码网络则通
过反卷积操作将特征还原为与原始信号具有相同

大小的重构信号 Ｘｒｅｃ。ＣＡＥ通过最小化 Ｘｒｅｃ与 Ｘ
之间的重构误差以确保特征χ能够有效表达原始
信号 Ｘ所包含的信息。

ＸＧＢｏｏｓｔ算法［１２］
是陈天奇所开发的一种增

强的梯度提升决策树算法。梯度提升决策树算

法
［１３］
利用决策树加法模型和前向分布算法实现

对拟合残差的逐级缩减，而 ＸＧＢｏｏｓｔ在此基础上
采用了二阶泰勒展开、Ｌ１和 Ｌ２正则、权重缩减、列
抽样、并行处理等方法进一步提升了梯度提升决

策树算法的执行效率、预测精度和泛化能力，同时

能够对各影响因素的重要程度进行评估。

１．２　问题分析

目前，国内外航空公司多采用排气温度裕

度 ＴＥＧＴＭ来表征发动机的性能。ＴＥＧＴＭ是保证发
动机不超温的关键监测参数，且会随发动机性

能的衰退缓慢下降，因而在此被当作表征发动

机修后性能的待预测目标参数。图 １给出了发
动机修后性能预测整体流程。可以看出，本文

方法首先利用 ＣＡＥ对多元参数序列 Ｘｏｂｓ进行数
据压缩以得到有效特征 χｏｂｓ，而后利用 ＣＡＥ分别
对发动机风扇（ＦＡＮ）、核心机（ＣＯＲＥ）、低压涡
轮（ＬＰＴ）单元体的维修工作范围数据 ＸＦＡＮ、
ＸＣＯＲＥ、ＸＬＰＴ进 行 特 征 提 取 以 得 到 特 征 χＦＡＮ、
χＣＯＲＥ、χＬＰＴ。

单元体维修工作范围数据结构如图２所示。

图 １　发动机修后性能预测整体流程

Ｆｉｇ．１　Ｏｖｅｒａｌｌｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｅｎｇｉｎｅｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

图 ２　单元体维修工作范围数据结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄａｔａｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｗｏｒｋｓｃｏｐｅ

　　根据对发动机的维修经验及维修手册可知，
发动机单元体及部件的拆解情况能够近似等价地

表达其具体执行的维修工作范围。该拆解情况按

照单元体／部件两层结构划分，具有 ０１判定矢量
的数据形式。图中灰色／无色色块表示各单元体
及下属部件的拆解选项（拆除、部分拆解、完全拆

解）的选定／未选定情况。其中部分拆解与完全
拆解选项具有互斥关系。

上述步骤所获取的 χｏｂｓ、χＦＡＮ、χＣＯＲＥ、χＬＰＴ最终

与使用时间矢量 Ｘｔｉｍｅ所包含的特征 χｔｉｍｅ进行矢量

串联以得到合成特征 χｓ，训练 ＸＧＢｏｏｓｔ模型并预

测发动机修后 ＴＥＧＴＭ。其中，χｓ ＝［χｔｉｍｅ，χＦＡＮ，

７０１１
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χＣＯＲＥ，χＬＰＴ，χｏｂｓ］，χｔｉｍｅ为 Ｘｔｉｍｅ进行归一化后所得到
的特征矢量，Ｘｔｉｍｅ＝［ｔＴＳＮ，ｔＣＳＮ，ｔＴＳＲ，ｔＣＳＲ］，其中，下标
ＴＳＮ表示自新使用时间，ＣＳＮ表示自新使用循环，
ＴＳＲ表示自修使用时间，ＣＳＲ表示自修使用循环。

鉴于业内通常采用排气温度裕度 ＴＥＧＴＭ评估
发动机性能，同时由于 ＴＥＧＴＭ换算模型因为自身精
度及机体模型漂移的作用会受到工况因素（低压

转子转速 Ｎ１、进口总温 Ｔ１、飞行高度 ＺＡＬＴ、高压转
子转速 Ｎ２）的影响，本文采用包含 Ｎ１、Ｔ１、ＺＡＬＴ、
Ｎ２、ＴＥＧＴＭ的多元参数序列表征发动机送修性能状
态，并采用具有二维结构的 ＣＡＥ对其进行特征提
取。经大量实验验证，二维卷积结构比一维卷积

结构对多元时间序列的处理精度更高
［１４］
，且序列

中参数的排序对特征提取结果的优劣具有较为明

显的影响
［１５］
。而若采用穷举方式进行参数排序

规整，则对于 Ｍ维序列需要进行 Ｍ！次全流程运
算，计算量显然不可接受。为此，提出采用条件熵

增长因子作为参数排序的规整指标。

２　基于条件熵增长因子的参数排序
规整

　　从算法结构上来看，二维 ＣＡＥ的高效图像处
理能力得益于其采用卷积操作对近邻像素间关联

分布特性进行提取，这与从多元参数序列中相邻参

数之间的联合分布特性变化模式中提取发动机衰

退模式信息的过程相类似。因此，可借鉴条件熵和

交叉熵公式来构建参数排序规整指标。其中，基于

任意２个参数 Ｘ、Ｙ的联合概率分布表达式为
Ｐ（Ｘ＝ｘｉ，Ｙ＝ｙｊ）＝ｐｉｊ
　　ｉ＝１，２，…，ｎ；ｊ＝１，２，…，ｌ （１）

定义参数 Ｙ与 Ｘ之间的条件熵为

Ｈ（ＹＸ）＝－∑
ｘ∈Ｘ
∑
ｙ∈Ｙ
ｐ（ｘ，ｙ）ｌｂｐ（ｙｘ） （２）

式中：Ｈ（ＹＸ）为条件熵，刻画了 Ｙ与 Ｘ的联合分
布的紧密程度。而为了量化联合分布的漂移程

度，进一步借鉴交叉熵公式的数学公式：

Ｈｃ（Ｘ，ｐｔ）＝∑
ｘ∈Ｘ
ｐ（ｘ）ｌｂｐｔ（ｘ） （３）

式中：Ｈｃ（Ｘ，ｐｔ）为交叉熵；ｐ（ｘ）为 Ｘ的初始分布；
ｐｔ（ｘ）为第 ｔ个发动机使用循环后 Ｘ的分布。

将式（２）与式（３）相结合，得

Ｈｔ（ＹＸ）＝∑
ｘ∈Ｘ
ｐ１（ｘ）Ｈｔ（ＹＸ＝ｘ）＝

　　 －∑
ｘ∈Ｘ
ｐ１（ｘ）∑

ｙ∈Ｙ
ｐ１（ｙｘ）ｌｂｐｔ（ｙｘ）＝

　　 －∑
ｘ∈Ｘ
∑
ｙ∈Ｙ
ｐ１（ｘ，ｙ）ｌｂｐｔ（ｙｘ） （４）

式中：ｐ１（ｘ，ｙ）为参数 Ｘ、Ｙ在［１，τ］时段内的联合

概率密度分布函数，τ为一次采样中所包含的时
间点的个数，可视为采样窗口宽度；ｐｔ（ｙｘ）为参
数 Ｙ对参数 Ｘ在［ｔ，ｔ＋τ－１］时段内的条件概率
分布。由于发动机的衰退速度比较缓慢，可假设

Ｘ、Ｙ在［ｔ，ｔ＋τ－１］（ｔ∈［１，Ｔ－τ＋１］）时间段内服
从二元正态分布，并通过参数之间的协方差计算

ｐｔ（ｘ，ｙ）。由此，给出参数排序的规整过程如下：
步骤１　将参数归一化，并得到所有 Ｘｏｂｓ样本

的归一化合并矩阵 Ｕ（ＭＮ）×Ｔｏｂｓ 。其中，Ｎ为样本总
数，Ｔ为样本长度。

步骤２　获取参数的全部排列顺序集合，Λ＝
｛Λｓ，ｓ＝１，２，…，Ｍ！｝。

步骤３　将 Ｕｏｂｓ参数按照 Λ当中的排列方式
进行全排列得到参数矩阵集合｛Ｕｏｂｓ（Λｓ），ｓ＝１，
２，…，Ｍ！｝。

步骤４　创建指标矩阵集合｛Ｈｓ，ｓ＝１，２，…，
Ｍ！｝，并利用如下伪代码进行参数排序规整指标
计算：

ｆｏｒｓ＝１ｔｏｓ＝Ｍ！
　　ｆｏｒｍ＝２ｔｏｍ＝ＭＮ
　　　　ｆｏｒｔ＝１ｔｏｔ＝Ｔ－τ＋１
　 　 　 　 　Ｈｓ（ｍ－１，ｔ）＝Ｈｔ（Ｕｏｂｓ（ｍ－１，ｔ）

Ｕｏｂｓ（ｍ，ｔ））
　　　　ｅｎｄ
　　ｅｎｄ

　 Ｏ（Ｈｓ）＝∑
（Ｍ－１）Ｎ

ｉ
∑
Ｔ－τ

ｊ
（Ｈｓ（ｉ，ｊ）－Ｈｓ（ｉ，ｊ＋１））

　　ｅｎｄ
　　ｓ ＝ａｒｇｍｉｎ

ｓ∈［１，Ｍ！］
Ｏ（Ｈｓ）

ｆｉｎｄ
　　其中，Ｏ（Ｈｓ）为条件熵增长因子，为本文所提
出的参数排序规整指标。根据式（１）～式（４）可
知，条件熵增长因子是一个量化不同排序下相邻

工况参数和性能参数之间的联合分布随发动机衰

退出现的变化的大小程度的指标。当条件熵增长

因子（通常为负值）较小时，说明该种参数排序方

式使得发动机的性能衰退模式信息表达更为明

显，由此降低了特征提取难度。

步骤５　按照 Λｓ对 Ｘｏｂｓ当中的参数顺序进
行规整并作为 ＣＡＥ的输入。

３　发动机修后性能预测实验

３．１　实验数据及实验安排
为了验证本文方法的有效性，收集了某航空

公司的９１次发动机维修案例作为实验样本。为

８０１１
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了使所有的 Ｘｏｂｓ具有相同的长度，采用等间隔采
样的方式，从各样本当中选取了 １００个采样点。
发动机的维修工作范围部分数据在图 ３中给出，
其中灰色色块代表 １，无色色块代表 ０，可参照
图２中给出的数据结构进行解读。每个单元体的
拆解数据矢量包含了其自身的拆解情况及其下属

各部件的拆解情况。为了与本文方法进行对比，

还分别利用堆叠自编码器（ＳｔａｃｋｅｄＡｕｔｏＥｎｃｏｄｅｒ，
ＳＡＥ）和一维卷积自编码器（１ＤｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＣｏｎｖｏ
ｌｕｔｉｏｎａｌＡｕｔｏＥｎｃｏｄｅｒ，ＣＡＥ１Ｄ）对发动机修前
ＴＥＧＴＭ单维序列进行特征提取以作为发动机送修
性能状态的表征，而其余特征提取过程和预测过

程与本文中方法相同。此两类方法分别记为

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ和 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ，本文方法
则记为 ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ。为了使 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ
和 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ的预测结果达到最优，其所
包含的 ＳＡＥ被设计为５层结构，特征层当中的特
征值个数分别被设为 ５、１０、１５、２０以进行网络结

构寻优；而 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ与 ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ具
有１３层网络结构，其编码网络含有３个卷积层和
最大池化层以及 １个特征层，解码网络含有由
３个上采样层和卷积层，其中 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ特
征层当中的特征值个数又分别被设为１０、２０以优
化网络结构，而 ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ的特征层则包含
２５个特征值。对于发动机的维修工作范围数据，
３种方法均选用 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ对 ＸＦＡＮ、ＸＣＯＲＥ、
ＸＬＰＴ分别进行特征提取，特征层所包含特征值的
个数皆为 ５。此外，为了验证参数排序对 ＣＡＥ
ＸＧＢｏｏｓｔ预测精度的影响，本文对参数的所有 ５！
种排序下的预测精度进行了测试并记录了误差

均值。每个方法当中，训练集和测试集均随机

划分且样本容量比值为 ７１：２０。３种方法皆进
行１０次预测实验，且记录各方法在此 １０次实验
当中对发动机修后 ＴＥＧＴＭ的预测均方差（Ｍｅａｎ
ＳｑｕａｒｅｄＥｒｒｏｒ，ＭＳＥ）的均值和方差以评估方法
精度和稳定性。

图 ３　航空发动机维修工作范围部分实验数据

Ｆｉｇ．３　Ｐａｒｔｉａｌｄａｔａｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｗｏｒｋｓｃｏｐｅｄａｔａｕｓｅｄｆｏｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

３．２　实验结果及讨论
表 １给出了 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ、ＣＡＥ１ＤＸＧ

Ｂｏｏｓｔ、ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ对单维ＴＥＧＴＭ参数序列和多

表 １　ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ、ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ、

ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ对参数序列的重构误差

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｒｉｅｓｂｙ

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ，ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔａｎｄＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ

方法
特征值

个数

ＭＳＥ
均值／
１０－３

ＡＲＥ
均值／
１０－２

ＭＳＥ
方差／
１０－６

ＡＲＥ
方差／
１０－６

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ５ ５．２８８ ５．５６ １２．５９ ２７７．９

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ １０ ４．７５７ ５．２９ １３．７３ ３４７．０

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ １５ ５．３３３ ５．８４ １０．２８ ２８４．５

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ２０ ４．５７３ ５．２８ １０．１５ ２８５．０

ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ １０ ４．５５４ ５．４４ ３．０７５ １３６．６

ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ２０ ９．１７３ ８．２０ １２．３０ ３２７．４

ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ ２５ １２．６０ ７．３９ ０．１２５９ ５．１９４

维参数序列的重构精度，包含了预测均方差及平

均相对误差（ＡｖｅｒａｇｅＲｅｌａｔｉｖｅＥｒｒｏｒ，ＡＲＥ）的均值
和方差，所有方法的最优输出结果以下划线标出。

从表 １中可以看出，具有 １０个特征值的
ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ的重构 ＭＳＥ的均值最低，而具
有２０个特征值的 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ的重构 ＡＲＥ
均值最低，说明 ＣＡＤ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ和 ＳＡＥ１ＤＸＧ
Ｂｏｏｓｔ的特征提取能力较为接近。与之相比，
ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ重构精度最低，然而其 ＭＳＥ和 ＡＲＥ
的方差却最低，说明其具有最佳的稳定性。为了

对 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ和 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ的特点
详加对比，图４、图５分别给出了网络结构最优情
况下 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ（２０个特征值）和 ＣＡＥ１Ｄ
ＸＧＢｏｏｓｔ（１０个特征值）对某台发动机 ＴＥＧＴＭ单维
序列样本的重构误差曲线。

观察图４可以发现，ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ能够较
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图 ４　ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ对 ＴＥＧＴＭ序列的重构精度

Ｆｉｇ．４　ＲｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆＴＥＧＴＭ ｓｅｒｉｅｓｂｙ

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ

图 ５　ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ对 ＴＥＧＴＭ序列的重构精度

Ｆｉｇ．５　ＲｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆＴＥＧＴＭ ｓｅｒｉｅｓｂｙ

ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ

好地重构 ＴＥＧＴＭ序列的缓变成分，却未能捕捉到突
变成分。而图 ５中 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ虽然在局部
的重构精度低于 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ，却在整体上比
较准确地重构了整条曲线。这说明 ＣＡＥ１ＤＸＧ
Ｂｏｏｓｔ所提取出的数据特征的表达能力整体上要
优于 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ所提取出的数据特征。
图６给出了某台发动机的各单元体维修工作范围
矢量以及 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ的重构矢量，图中数
据以 ＦＡＮ—ＣＯＲＥ—ＬＰＴ进行排序。

由图６可知，重构矢量能够较好地逼近原始
矢量，且机队内所有样本的 ＦＡＮ、ＣＯＲＥ、ＬＰＴ单元
体维修工作范围矢量的重构误差（ＡＲＥ）分别为
０．１１２３、０．１０５２、０．１４９８，说明所提取的维修工作
范围特征对原始数据的表达能力良好。

表２给出了３种方法在多次预测中对发动机
修后 ＴＥＧＴＭ的预测 ＭＳＥ和 ＡＲＥ的均值，其中最优
预测结果以下划线标出。ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ的预测误
差与本文所提出的条件熵增长因子的相关性在

图７中给出，而３种方法对发动机修后 ＴＥＧＴＭ的预
测误差（一次预测）在图 ８中给出。由图 ７可知，
ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ在所有 １２０种参数排序下的预测误
差极大值与极小值相差较大，而条件熵增长因子

图 ６　各单元体维修工作范围原始值矢量及

ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ重构矢量

Ｆｉｇ．６　Ｏｒｉｇｉｎａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｗｏｒｋｓｃｏｐｅ

ｖｅｃｔｏｒａｎｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｖｅｃｔｏｒｂｙＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ

表 ２　ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ、ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ、

ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ对发动机的修后 ＴＥＧＴＭ预测误差

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｅｎｇｉｎｅｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇ

ＴＥＧＴＭ ｂｙＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ，ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔａｎｄ

ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ

方法 特征值个数 ＭＳＥ均值／１０－２ ＡＲＥ均值

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ５ １．９１９ ０．１１４５

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ １０ １．８９３ ０．１０８３

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ １５ ２．０９１ ０．１１９８

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ２０ １．９０３ ０．１１３５

ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ １０ １．２６８ ０．０８６０

ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ２０ １．５４７ ０．１０５３

ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ ２５（均值） １．１８３ ０．０８８９

ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ ２５（规整后） ０．８３６７ ０．０８２２

图 ７　修后 ＴＥＧＴＭ预测误差与条件熵

增长因子的相关性

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇ

ＴＥＧＴＭ ａｎｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｅｎｔｒｏｐｙｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｆａｃｔｏｒ

与预 测 误 差 （ＭＳＥ）的 Ｐｅａｒｓｏｎ相 关 系 数 达
０．９３６７，说明了利用条件熵增长因子对参数排序
进行规整的必要性和有效性。通过计算条件熵增

０１１１
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图 ８　ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ、ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ、ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ

对发动机的修后 ＴＥＧＴＭ预测误差

Ｆｉｇ．８　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｅｎｇｉｎｅｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇＴＥＧＴＭ ｂｙ

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ，ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔａｎｄＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ

长因子，ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ选择了 ＴＥＧＴＭ—Ｎ２—ＺＡＬＴ—
Ｎ１—Ｔ１这一排序来构造多元参数序列，在该种排
序下获得了所有方法中对发动机修后 ＴＥＧＴＭ的最
高预测精度（见图７），且没有出现粗大误差。

与此同时，对比表 １结合可以看出，当利用
ＴＥＧＴＭ单维序列表征发动机送修性能状态时，ＴＥＧＴＭ
预测误差与参数序列重构误差具有较强相关性

（ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ和 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ的 预 测
ＭＳＥ与单参数序列重构 ＭＳＥ的 Ｐｅａｒｓｏｎ相关系数
分别为０．６７４７和０．９８８１），说明对传统的基于单
维参数序列的数据融合预测方法而言，保证特征

的表达能力对预测精度至关重要。

相对于利用多元参数表征发动机送修性能状

态的 ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ来说，二者的 Ｐｅａｒｓｏｎ相关系
数仅为 ０．１０３６；与此同时，ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ对参数
序列的重构误差大于 ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ和 ＣＡＥ
１ＤＸＧＢｏｏｓｔ，而对修后 ＴＥＧＴＭ的预测误差却低于
ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ和 ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ，说明采用
多元参数序列表征发动机的送修性能状态虽然提

升了特征提取的难度，却因考虑到了多元参数之

间的协同变化过程，使得提取出的数据特征能够

更为准确地表征发动机的送修状态。

表３给出了 ＸＧＢｏｏｓｔ在３种方法中对各类影
响因素对发动机的修后 ＴＥＧＴＭ的重要性占比评估
结果。为了保证结论的可靠性，本文又进一步将

３种方法的结论进行综合，计算公式为
Ｃｉｍｐ ＝（Ｃｉｍｐ，ＳＡＥ１ＤＰ

－１
ＳＡＥ１Ｄ ＋Ｃｉｍｐ，ＣＡＥ１ＤＰ

－１
ＣＡＥ１Ｄ ＋

　　Ｃｉｍｐ，ＣＡＥＰ
－１
ＣＡＥ）（Ｐ

－１
ＳＡＥ１Ｄ ＋Ｐ

－１
ＣＡＥ１Ｄ ＋Ｐ

－１
ＣＡＥ） （５）

式中：Ｃｉｍｐ为 ３种方法所给出的各影响因素对发
动机修后 ＴＥＧＴＭ重要性占比；Ｐ为各方法的预测均
方差。

综合后的影响因素重要性占比在图 ９中给

出。可以得知，３类影响因素对发动机修后性能
的重要性排序为：使用时间 ＞送修性能 ＞维修工
作范围。与此同时，３类影响因素的重要性占比
相互之间较为接近，分别为 ３９．３５％、３２．３２％、
２８．３４％。说明发动机维修计划应该均衡考虑三
方面因素，在保证修后性能达标的情况下，尽量延

长发动机的使用寿命。

表 ３　不同方法中影响因素对发动机修后

ＴＥＧＴＭ的重要性占比

Ｔａｂｌｅ３　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌｅｌｅｍｅｎｔｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｔｏ

ｅｎｇｉｎｅｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇＴＥＧＴＭ ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

方法
使用时间

占比／％

送修性能

占比／％

维修工作范围

占比／％

ＳＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ４７．５４ １２．０４ ４０．４２

ＣＡＥ１ＤＸＧＢｏｏｓｔ ３４．３３ ４６．４３ １９．２４

ＣＡＥＸＧＢｏｏｓｔ ３９．３５ ３２．１１ ２８．５４

图 ９　不同方法综合后各影响因素对发动机修后

ＴＥＧＴＭ重要性占比

Ｆｉｇ．９　Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｏｆｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌｅｌｅｍｅｎｔｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｔｏ

ｅｎｇｉｎｅｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇＴＥＧＴＭ ｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｄ

ｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

４　结　论
针对航空发动机修后性能预测过程中的多源

异构数据融合问题，本文提出了条件熵增长因子

作为发动机的多元传感器参数序列的排序规整指

标，利用 ＣＡＥ对规整后的序列进行特征提取和特
征融合，并训练 ＸＧＢｏｏｓｔ算法预测发动机的修后
排气温度裕度和评估各类影响因素的重要性。本

文研究主要解决了下列问题：

１）采用合成特征训练 ＸＧＢｏｏｓｔ算法，有效融
合了多源数据信息，获得了较高的发动机修后性

能预测精度。

２）提出了条件熵增长因子作为多元参数序
列中的参数排序规整指标，提升了算法效率与精

度，同时量化了各类影响因素对发动机修后性能

的重要程度。
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ｇｉｎｅｗｏｒｋｓｃｏｐｅｄａｔａ．Ｗｉｔｈｔｈｅｃｏｍｂｉｎｅｄｆｅａｔｕｒｅｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆｔｈｅｅｘｔｒａｃｔｅｄｆｅａｔｕｒｅｓａｎｄｔｈｅｆｅａｔｕｒｅｓｒｅｐｒｅｓｅｎ
ｔｉｎｇｅｎｇｉｎｅｕｓｉｎｇｔｉｍｅ，ｅｘｔｒｅｍｅｇｒａｄｉｅｎｔｂｏｏｓｔｍｏｄｅｌｉｓｔｒａｉｎｅｄｉｎｏｒｄｅｒｔｏｐｒｅｄｉｃｔｅｎｇｉｎｅｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇｐｅｒ
ｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｏｆｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌｆａｃｔｏｒｓ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍｅｄｏｎｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｆｌｅｅｔｐｒｏｖｅｄｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄａｃｈｉｅｖｅｓｈｉｇｈｅｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｐｒｅｃｉ
ｓｉｏｎｔｈａｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｓｕｐｐｏｒｔｅｄｂｙｏｎｅｄｉｍｅｎｔｉｏｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｒｉｅｓａｎｄｃａｎｐｒｅｄｉｃｔｅｎｇｉｎｅｐｏｓｔｒｅｐａｉ
ｒｉｎｇｅｘｈａｕｓｔｇａｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｍａｒｇｉｎｗｉｔｈａｎａｖｅｒａｇｅｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｎｏｈｉｇｈｅｒｔｈａｎ８．３％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅ；ｅｎｇｉｎｅｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｄｅｃｉｓｉｏｎ；ｐｏｓｔｒｅｐａｉｒｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ；ｆｅａｔｕｒｅ
ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ；ｍｕｌｔｉｓｏｕｒｃｅｄａｔａｆｕｓｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１２５１４：１６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１２４．１０１０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１５３３２０２）；ｔｈｅＭａｊｏｒＰｒｏｊｅｃｔｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（ＭＨＲＤ２０１５０１０４）；ＳｈａｎｄｏｎｇＩｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔＩｎｎｏｖａｔｉｏｎａｎｄＡｃｈｉｅｖｅｍｅｎｔｓＴｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎＦｕｎｄ（２０１４ＣＧＺＨ１１０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｎｇｓｓ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＦＥＭ研究含孔隙介质中裂纹
矩张量反演精度

孔岳１，李敏１，，陈伟民２

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．中国科学院力学研究所，北京 １００１９０）

　　摘　　　要：基于矩张量理论的动态裂纹扩展监测方法，利用裂纹开裂产生的声发射信
号获取裂纹开裂信息，而介质中的孔隙结构会影响监测结果的准确性。使用二维平面应变有

限单元方法（ＦＥＭ）建立孔隙分布数值模型，给出特定裂纹在不同孔隙率介质下的反演结果，
并分析其成因。数值结果表明，双力偶成分对孔隙率的敏感度最高。对于纯剪切裂纹，反演结

果中双力偶成分的占比随孔隙率的增大而减小；对于面内各向同性和拉伸裂纹，双力偶成分的

占比随孔隙率的增大而增大。原因是孔隙结构对弹性波的散射导致弹性波幅值的空间分布发

生变化，效果体现在两方面：一方面，能量转移作用导致不同传播方向弹性波的幅值趋于接近；

另一方面，孔隙分布的差异导致临近传播方向的弹性波幅值差异增大。两种影响因素的权重

差异导致不同裂纹的反演结果受孔隙的影响不同。

关　键　词：矩张量；孔隙；有限单元方法 （ＦＥＭ）；波散射；辐射模式
中图分类号：Ｏ３４７．４＋１；Ｐ３１５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１１４０８

　　基于矩张量理论的裂纹反演方法是一种性能
优异的裂纹动态扩展监测方法，其通过接收、处理

裂纹开裂产生的弹性波信号求解矩张量，再利用

相应的矩张量分解方法获取丰富的裂纹信息。当

前，该方法已被广泛应用于多种裂纹监测领域。

矩张量反演方法产生于地球物理学领域，最

初被用来监测地震裂缝的开裂过程。Ｂｕｒｒｉｄｇｅ和
Ｋｎｏｐｏｆｆ［１］首先提出了使用等效体力表征裂纹的
概念，并给出了裂纹等效体力的表达式。基于裂

纹等效力概念，Ａｋｉ和 Ｒｉｃｈａｒｄｓ［２］详细推导了裂纹
的矩张量表达式，并借助格林函数给出了裂纹开

裂的弹性波位移场表达式。考虑到普通地震的震

源深度较深，Ｏｈｔｓｕ［３］依据位移场表达式中的远场
Ｐ波成分，提出了一种简化的矩张量反演方法，并

验证了其可靠性。在矩张量反演方法的早期应用

中，由于岩石介质的复杂性和技术水平落后等原

因，矩张量反演结果存在不稳定和多解的问题，考

虑到地震裂缝多属于剪切位错，因此常采用强制

矩张量迹为零的方法来稳定反演结果。然而，进

一步的研究表明，非剪切类型的裂纹是真实存在

的
［４６］
，强制矩张量迹为零将引入不可预料的反

演误差。随着探测设备和计算能力的发展，反演

过程已不再强制矩张量迹为零。通过对裂纹类型

的研究，很多学者提出通过计算裂纹矩张量中

３种基本成分的占比来判断裂纹的类型，并发展
出了相应的矩张量可视化方法

［７８］
。当前，很多

学者使用矩张量反演方法开展了多样的、包含裂

纹开裂问题的研究
［９１１］
。然而，为了简化反演过

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906007&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 孔岳，等：基于 ＦＥＭ研究含孔隙介质中裂纹矩张量反演精度

程，传统的矩张量反演方法多基于均匀各向同性

的材料假定。考虑到真实地质条件的复杂性，弹

性波的动力学特征相比理想情况会出现很大的不

同，进而影响矩张量的反演精度。很多学者也研

究了诸如各向异性、黏弹性等因素对矩张量反演

的影响
［１２１４］

。

随着页岩气开采技术的发展，矩张量反演方

法被引入到岩石压裂监测当中
［１５１６］

。通过实时

监测岩石的开裂状态，不断调整水力压裂方案，优

化裂纹扩展水平，提高页岩气产量。然而，页岩气

富集区丰富的孔隙结构会对弹性波的传播产生影

响。一方面，孔隙结构会对弹性波造成明显的衰

减作用
［１７１９］

，该影响可以在均匀各向同性材料假

设下，通过在矩张量反演公式中引入弹性波吸收

系数来抵消。另一方面，孔隙结构会对弹性波产

生明显的散射作用
［２０２１］

。目前，工程应用中尚未

考虑散射对裂纹矩张量反演结果的影响，相关研

究的数量也较少。针对该问题的研究具有很高的

工程和学术价值。本文借助有限单元方法

（ＦＥＭ）建立孔隙分布数值模型，进而求解特定裂
纹的声发射信号在孔隙介质中的传播特性，计算

不同孔隙状态对裂纹矩张量反演精度的影响，为

工程应用中矩张量反演结果的判读提供合理的建

议和说明。与此同时，根据弹性波场特征，分析孔

隙结构对裂纹矩张量反演结果的影响机理，明确

矩张量反演误差的来源和成因。

１　理论分析及数值模拟

１．１　理论分析
通过动力学等效原理，裂纹可以等效成一组

载荷的形式，表述形式为
［２］

ｍｐｑ ＝λｌｋｎｋδｐｑ＋μｌｐｎｑ＋μｌｑｎｐ （１）
式中：ｍｐｑ为矩张量元素；λ和 μ为拉梅常数；δｐｑ为
克罗内克符号，当 ｐ＝ｑ时，符号等于 １，否则为 ０；
ｌ为裂纹面位移向量；ｎ为裂纹面法向向量。

由矩张量表述的裂纹弹性波位移场可以借助

第二类格林函数给出，具体形式为

Ａｉ（ｘ，ｔ）＝Ｇｉｐ，ｑ（ｘ，ｙ，ｔ）ｍｐｑＳ( )ｔ （２）

式中：Ａｉ（ｘ，ｔ）为ｘ处ｔ时刻位移沿ｉ（ｉ＝１，２，３）方
向的分量；Ｇｉｐ，ｑ（ｘ，ｙ，ｔ）为第二类格林函数，表示 ｙ
处的力矩载荷在 ｘ处产生的位移；Ｓ（ｔ）为震源函
数；“”代表卷积运算。

结合 Ａｋｉ和 Ｒｉｃｈａｒｄｓ［２］给出的第二类格林函
数表达式及远场假设，矩张量反演公式可表

示为
［２２］

Ａｉ（ｘ）＝Ｃｓ
Ｒｅｆ（ｔ，ｒ）
Ｒ

·

　　（ｒ１ ｒ２ ｒ３）
ｍ１１ ｍ１２ ｍ１３
ｍ１２ ｍ２２ ｍ２３
ｍ１３ ｍ２３ ｍ











３３

ｒ１
ｒ２
ｒ










３

（３）

式中：Ａｉ（ｘ）为传感器记录的弹性波信号的初至
波幅值，ｉ表示坐标分量；Ｃｓ为传感器灵敏系数，
工程中通过断铅试验测定；Ｒｅｆ（ｔ，ｒ）为传感器位
置处的反射修正系数，用于修正地面反射作用造

成的弹性波能量损失，ｒ为由震源指向传感器的
方向余弦向量，ｒ１、ｒ２、ｒ３为向量的分量；Ｒ为弹性
波传播距离。

数值模拟使用平面应变有限元模型，弹性波

的空间弥散形式为柱面波形式，并且面内矩张量

只包含４个元素（３个独立元素）。因此，矩张量
反演公式相应地修改为

Ａｉ（ｘ）＝Ｃｓ
Ｒｅｆ（ｔ，ｒ）

槡Ｒ
（ｒ１ ｒ２）

ｍ１１ ｍ１２
ｍ１２ ｍ[ ]

２２

ｒ１
ｒ[ ]
２

（４）

　　由于矩张量计算直接取结点位移且没有反射
波产生，为简化计算过程，２个参数分别取Ｃｓ＝１和
Ｒｅｆ（ｔ，ｒ）＝ｒｉ。根据多个传感器接收到的弹性波信
号，可以得到多个如式（４）所示形式的线性代数方
程，方程联立组成方程组进而求解得到矩张量。

根据平面应变问题的本构方程，除面内元素

以外的其他矩张量元素可由以下方法计算得到：

与剪切有关的矩张量元素为 ０，面外方向对角线
元素的取值为 ｍ３３＝ν（ｍ１１＋ｍ２２），ν为泊松比。
进而得到平面应变问题的矩张量反演结果为

ｍ１１ ｍ１２ ０

ｍ１２ ｍ２２ ０

０ ０ ν（ｍ１１＋ｍ２２









）

（５）

虽然不同的矩张量分解方法能够给出裂纹的

各种信息，但由于多数场景更关注裂纹的类型，因

此常用的矩张量分解方法是将矩张量分解为３种
基本成分，通过比较 ３种成分的占比判断裂纹的
类型

［８］
。先将矩张量对角化，求解３个特征值，将

３个特征值从大到小依次摆放在矩阵的对角线位
置上，进而将矩张量表示成 ３种基本形式的线性
表达。３种基本形式包括：各向同性（Ｉｓｏｔｒｏｐｉｃ，
ＩＳＯ）成分、双力偶（ＤｏｕｂｌｅＣｏｕｐｌｅ，ＤＣ）成分和补
充线性向量偶极子（ＣｏｍｐｅｎｓａｔｅｄＬｉｎｅａｒＶｅｃｔｏｒＤｉ
ｐｏｌｅ，ＣＬＶＤ）成分，如下：
Ｍ ＝ＭＩＳＯＥＩＳＯ ＋ＭＤＣＥＤＣ ＋ＭＣＬＶＤＥＣＬＶＤ （６）
式中：ＥＩＳＯ、ＥＤＣ和 ＥＣＬＶＤ分别为 ＩＳＯ、ＤＣ和 ＣＬＶＤ
三种成分的矩张量表达式；ＭＩＳＯ、ＭＤＣ和 ＭＣＬＶＤ分别
为三种基本成分的系数，具体形式可参照文
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献［８］。进而可以定义 ３种基本成分的占比大小
ＣＩＳＯ、ＣＤＣ和 ＣＣＬＶＤ，定义为
ＣＩＳＯ
ＣＤＣ
Ｃ











ＣＬＶＤ

＝１
Ｍ

ＭＩＳＯ
ＭＤＣ
Ｍ











ＣＬＶＤ

（７）

式中：Ｍ＝ ＭＩＳＯ ＋ ＭＤＣ ＋ ＭＣＬＶＤ 。实际上，由
式（７）计算得到的 ＩＳＯ成分和 ＣＬＶＤ成分的占比
可能是负数（ＤＣ成分的占比始终是正数）。考虑
到３种成分的占比满足：

ＣＩＳＯ ＋ ＣＤＣ ＋ ＣＣＬＶＤ ＝１００％ （８）

为了方便画图和结果分析，本文中分解结果

取３种成分占比的绝对值。
１．２　数值模拟

数值模拟使用有限单元方法，相比于其他数

值模拟方法，有限单元方法能够更好地模拟复杂

地质特征，方便开展相关研究。

为了简化模型，避免边界对弹性波的反射作

用，选定模型为圆形。综合考虑数值计算精度和

反演精度要求，圆形模型半径取 ４００ｍ，震源位于
圆心处。使用瞬态等效力载荷代替裂纹动态开裂

过程
［２２］
。取半径 １００～２５０ｍ的环形范围为孔隙

分布区域，在半径为３００ｍ的圆环上布置传感器。
模型示意图如图１所示。

为模拟孔隙结构，根据蒙特卡罗方法在孔隙

分布区域随机选取一定数量的单元作为孔隙，并

修改相应单元的材料参数。考虑到有限元计算的

限制，孔隙单元的弹性模量和密度取 １，泊松比取
０．０１。材料参数取值见表 １。基体介质的材料参
数取几种常见岩石的平均值

［２３］
。

图 １　孔隙分布模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｏｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

表 １　材料参数取值

Ｔａｂｌｅ１　Ｖａｌｕｅｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 基体 孔隙

弹性模量 Ｅ／Ｐａ ５．４×１０１０ １

泊松比 ν ０．２ ０．０１

密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ２３００ １

　　裂纹的动态开裂过程由震源函数表征。参考
文献［２４］，震源函数取如下形式：
Ｓ（ｔ）＝

　

ｔ
Ｔｒ
－２
３π
ｓｉｎ２πｔＴ( )

ｒ
＋ １
１２π
ｓｉｎ４πｔＴ( )

ｒ
　　　　ｔ＜Ｔｒ

２Ｔｒ－ｔ
Ｔｒ

－２
３π
ｓｉｎ
２π（２Ｔｒ－ｔ）

Ｔ( )
ｒ

＋

　　 １
１２π
ｓｉｎ
４π（２Ｔｒ－ｔ）

Ｔ( )
ｒ

　　　Ｔｒ≤ｔ＜２Ｔｒ

０　　　　　　　　 ｔ≥２Ｔ

















ｒ

（９）

式中：Ｔｒ为启裂时间。考虑到结构离散化给有限
元计算造成的数值频散问题，选择 Ｔｒ＝０．００５ｓ，
此时弹性波波长约为 ５０ｍ，单元最大尺寸不超过
２ｍ。在以上计算条件下，数值频散现象引起的误
差可以忽略

［２５］
。计算采用直接积分方法，时间步

增量取１×１０－４ｓ，时间步数取１０００。矩张量反演
使用的传感器位于半径为 ３００ｍ的圆环上，方位
随机选取，反演结果取多次反演的平均值。为避

免其他因素的影响，研究不考虑震源定位问题。

２　数值结果

工程应用多通过矩张量中３种基本成分的占
比来判断裂纹的类型。因此，数值结果的展示直

接给出矩张量的分解结果，即 ３种基本成分的占
比随孔隙率的变化情况。参考各类岩石的孔隙率

取值，数值计算中孔隙率取值范围为 ０～５０％。
为确保算例的代表性，数值计算包括了 ３种基本
类型的裂纹：各向同性裂纹（面内）、剪切裂纹和

拉伸裂纹。

２．１　各向同性裂纹
各向同性裂纹沿各个方向的裂纹面位移成中

心对称特性。不同于三维问题中的周向对称特

征，二维问题中的各向同性裂纹是一种面内形式。

当 ν＝０．２时，裂纹真实矩张量形式为

Ｍ ＝
１ ０ ０
０ １ ０
０ ０ ０．









４

（１０）

相应理论分解结果为：ＣＩＳＯ ＝６６．７％，ＣＤＣ ＝
０，ＣＣＬＶＤ＝３３．３％。当孔隙率变化时，反演结果中
３种成分的占比也发生变化。图 ２为相应的变化
情况。

由图２可知，对于各向同性裂纹，在真实震源
形式不变（即真实矩张量形式不变）的情况下，根

据数值弹性波场反演得到的矩张量中，３种基本

６１１１
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图 ２　各向同性裂纹 ３种成分占比随孔隙率的变化

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｎｇｅｏｆｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎ

ｉｓｏｔｒｏｐｉｃｃｒａｃｋｗｉｔｈｐｏｒｉｎｅｓｓ

成分的占比随孔隙率变化明显。当孔隙率为 ０
时，３种基本成分的占比与理论分解结果相同，证
明计算模型和数值计算结果的可靠性。当孔隙率

由０提高到 ５０％时，ＩＳＯ成分的占比下降，降幅约
为１６％；ＤＣ成分的占比提高，增幅约为 ２０％；
ＣＬＶＤ成分的占比小幅下降。
２．２　剪切裂纹

剪切裂纹是一种常见的裂纹形态，地震裂纹

多属于剪切裂纹类型。假设裂纹的剪切错动方向

位于面内，取裂纹面法向向量 ｎ＝（１，０），裂纹面
位移向量 ｌ＝（０，１），相应的真实矩张量为

Ｍ ＝
０ １ ０
１ ０ ０









０ ０ ０

对应的理论矩张量分解结果为：ＣＩＳＯ ＝０，
ＣＤＣ＝１００％，ＣＣＬＶＤ＝０。随着介质孔隙率的变化，
数值反演结果中３种基本成分占比的变化情况如
图３所示。

对于剪切裂纹，随着孔隙率的增大，ＤＣ成分

图 ３　剪切裂纹 ３种成分占比随孔隙率的变化

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｎｇｅｏｆｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎ

ｓｈｅａｒｃｒａｃｋｗｉｔｈｐｏｒｉｎｅｓｓ

的占比持续减小，降幅超过 ２０％；ＩＳＯ成分和
ＣＬＶＤ成分的占比提高，增幅超过 １０％。由此可
见，ＤＣ成分对孔隙率的敏感度最高。
２．３　拉伸裂纹

拉伸裂纹也是一种基本裂纹类型，常见于水

力压裂和人为活动产生的（微）地震事件当中。

取裂纹面法向向量 ｎ＝（１，０），裂纹面位移向量
ｌ＝（１，０），当 ν＝０．２时，拉伸裂纹的真实矩张量
取值为

Ｍ ＝
１ ０ ０
０ ０．２５ ０
０ ０ ０．









２５

（１１）

对应的理论矩张量分解结果为：ＣＩＳＯ ＝５０％，
ＣＤＣ＝０，ＣＣＬＶＤ ＝５０％。图 ４为数值反演计算中，
矩张量分解结果随介质孔隙率的变化情况。

图 ４　拉伸裂纹 ３种成分占比随孔隙率的变化

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅｏｆｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎ

ｔｅｎｓｉｌｅｃｒａｃｋｗｉｔｈｐｏｒｉｎｅｓｓ

由图４可知，在拉伸裂纹的矩张量分解结果
中，随着孔隙率的提高，ＤＣ成分的占比不断上
升，最大增幅超过２０％。其他 ２种成分的占比则
不断下降。

３　成因分析

数值结果表明，当介质孔隙率变化时，由弹性

波场反演得到的矩张量，其中 ３种成分的占比会
发生明显的变化。但是，对于不同的裂纹类型，变

化规律不同。为进一步研究孔隙结构对矩张量反

演的影响机理，设置如下数值计算模型（见图 ５）：
取所有孔隙集中分布，并排列成一条连续的裂纹，

震源取面内各向同性裂纹源形式，此时裂纹延伸

方向与波传播方向相同。

数值计算结果显示，弹性波在通过裂纹时会

产生散射波。图６为含裂纹模型（图 ５虚线框内
部分）在０．４ｓ时的波动位移场，不同亮度代表不
同的位移幅值。

７１１１
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图 ５　集中孔隙（裂纹）模型

Ｆｉｇ．５　Ｐｏｒｅｃｅｎｔｒａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（ｃｒａｃｋ）ｍｏｄｅｌ

图 ６　弹性波散射示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｌａｓｔｉｃｗａｖｅ

由图６可知，弹性波通过裂纹区域时，会向周
围产生一列散射波，散射波传播方向约与弹性波

原传播方向成４５°夹角。散射波将原传播方向弹
性波中的部分能量转移到其他区域，导致原传播

方向上的弹性波幅值减小，而临近传播方向上的

弹性波幅值增大。对于裂纹开裂发出的弹性波，

当沿各个方向传播的初始弹性波幅值（即还未受

到孔隙结构作用的弹性波的幅值）不同时，这种

能量转移作用会导致沿不同方向传播的弹性波的

幅值趋于接近。另外，当各个传播方向上初始弹

性波幅值相同时，由于孔隙结构分布的局部差异

性，沿不同方向传播的、初始幅值相同的弹性波受

到的散射作用存在差异，造成局部小范围内的、沿

不同方向传播的弹性波幅值差别增大。

综合来看，孔隙结构对裂纹弹性波幅值存在

两方面的影响：①当沿不同方向传播的初始弹性
波幅值不同时，孔隙结构的存在会导致沿不同方

向传播的弹性波幅值趋于接近；②当沿不同方向
传播的初始弹性波幅值相同时，孔隙结构的存在

会造成临近小范围内、不同传播方向的弹性波幅

值的差异增大。

关于以上２种影响导致３种基本成分占比变

化的原因，先来看面内 ＩＳＯ成分（见图 ７）和 ＤＣ
成分（见图 ８）的辐射模式。需要说明的是，辐射
模式是指弹性波幅值随相应的传播方位的分布情

况。辐射模式是在三维空间中的分布，为了方便

展示和对比，下文中的辐射模式取完整辐射模式

中的面内部分，平面指裂纹面位移向量 ｌ和法向
向量 ｎ决定的平面。图中，角度代表方位，半径
代表相应的位移幅值。为方便对照，对幅值进行

了归一化处理。

关于孔隙结构对裂纹弹性波的第 １种影响，
对于裂纹产生的弹性波，在其经过孔隙结构散射

后，沿各个方向上的弹性波幅值趋于接近，辐射模

式会趋于如图 ７所示的形状。图 ９为孔隙率取
３０％时剪切裂纹的弹性波辐射模式。图中，星号
代表有限元计算得到的、经孔隙散射后的裂纹弹

性波辐射模式，实线代表不考虑孔隙散射的理论

弹性波辐射模式。对比可知，经过孔隙散射后，剪

切裂纹辐射模式中的最大位移普遍减小，且与其

他方向上弹性波的幅值趋于接近。此时，使用

图 ７　各向同性成分理论辐射模式

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒａｄｉａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｏｆｉｓｏｔｒｏｐｉｃ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

图 ８　双力偶成分理论辐射模式

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒａｄｉａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｏｆｄｏｕｂｌｅ

ｃｏｕｐｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

８１１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 孔岳，等：基于 ＦＥＭ研究含孔隙介质中裂纹矩张量反演精度

散射后的弹性波反演得到的矩张量，其中 ＩＳＯ成
分的占比会增大，ＤＣ成分的占比会减小。这一
现象符合图３中表现出的规律。

对于孔隙结构对弹性波的第 ２种影响，孔隙
分布在局部范围内的差异性导致弹性波受到的散

射效果也存在差异。图 １０为孔隙率取 ３０％时面
内 ＩＳＯ裂纹的辐射模式。

由图１０可以看出，当初始弹性波的幅值在各
个方向上均相同时，由于孔隙分布的差异，经孔隙

散射后，在小范围内、临近传播方向上的弹性波的

幅值出现了明显的差别。体现在辐射模式中，即

辐射模式随方位角出现明显的波动，而这种波动

形态与 ＤＣ成分的辐射模式类似。此时，利用散
射后的弹性波反演得到的矩张量，其中 ＤＣ成分
的占比会增大。这一现象符合图 ２中表现出的
规律。

对于拉伸裂纹，其理论辐射模式介于剪切裂

纹和面内各向同性裂纹之间，即沿各个方向上

图 ９　孔隙率为 ３０％时剪切裂纹的弹性波辐射模式

Ｆｉｇ．９　Ｅｌａｓｔｉｃｗａｖｅｒａｄｉａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｏｆｓｈｅａｒ

ｃｒａｃｋｗｉｔｈｐｏｒｉｎｅｓｓｏｆ３０％

图 １０　孔隙率为 ３０％时面内各向同性裂纹的

弹性波辐射模式

Ｆｉｇ．１０　Ｅｌａｓｔｉｃｗａｖｅｒａｄｉａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｏｆｉｎｐｌａｎｅ

ｉｓｏｔｒｏｐｉｃｃｒａｃｋｗｉｔｈｐｏｒｉｎｅｓｓｏｆ３０％

的弹性波幅值既不相同，差异也小于剪切裂纹的

情况。因此，散射作用对辐射模式的 ２种影响都
存在。图１１为孔隙率为 ３０％时拉伸裂纹的辐射
模式。

由图１１可以看出，经散射后，裂纹弹性波辐
射模式既出现了整体上位移趋于接近的现象，也

出现了局部位移波动的现象。由于２种现象对矩
张量反演结果的影响完全相反，因此通过辐射模

式无法判断３种基本成分占比的变化情况。参考
图４，ＤＣ成分的占比随孔隙率的提高而增大，ＩＳＯ
成分的占比则减小。由此可知，孔隙散射对弹性

波幅值的第２种影响，即辐射模式的局部波动加
剧这一现象的影响权重更大。

图 １１　孔隙率为 ３０％时拉伸裂纹的弹性波辐射模式

Ｆｉｇ．１１　Ｅｌａｓｔｉｃｗａｖｅｒａｄｉａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎｏｆｔｅｎｓｉｌｅｃｒａｃｋｗｉｔｈ

ｐｏｒｉｎｅｓｓｏｆ３０％

４　结　论

本文使用有限单元方法建立了孔隙分布数值

模型，并考虑了 ３种基本裂纹类型。针对每一种
裂纹类型，在保持震源形式即理论矩张量不变的

情况下，求解了不同孔隙率条件下的裂纹弹性波

场。利用弹性波信号反演矩张量，将其分解为

３种基本成分。研究考察了 ３种基本成分的占比
随孔隙率的变化情况，并分析了相关结果的成因，

得到了以下结论：

１）矩张量分解涉及的 ３种基本成分中，ＤＣ
成分对孔隙率最为敏感，随着孔隙率的变化，ＤＣ
成分的占比会发生明显的改变。

２）不同类型裂纹的矩张量反演结果中，３种
基本成分的占比随孔隙率的变化情况不同。在剪

切裂纹中，ＤＣ成分的占比随着孔隙率的提高而
减小，ＩＳＯ成分和 ＣＬＶＤ成分的占比则增大；在面
内各向同性和纯拉伸裂纹中，ＤＣ成分的占比随
孔隙率的提高而增大。

９１１１
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３）矩张量分解结果随孔隙率变化的原因是
孔隙对裂纹弹性波的散射作用，包括两方面的影

响：一方面，当沿不同方位传播的初始弹性波（即

还未受到散射作用影响的弹性波）的幅值不同

时，经孔隙散射后，弹性波幅值趋于接近，进而导

致分解结果中 ＩＳＯ成分占比上升，ＤＣ成分占比下
降；另一方面，当沿不同方位传播的初始弹性波的

幅值相同时，局部孔隙分布的差异引起散射作用

的差异，导致局部范围内、临近传播方向上的弹性

波幅值差异增大，裂纹弹性波辐射模式出现波动，

最终导致矩张量分解结果中 ＩＳＯ成分占比下降，
ＤＣ成分占比上升。２种影响因素同时存在，对于
不同类型的裂纹，２种影响因素的权重不同，导致
矩张量分解结果随孔隙率的变化情况不同。
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ｐｌａｎｅｗａｖｅｓａｎａｌｙｚｅｄｂｙＳｉＧＭＡ２Ｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｃｏｕｓｔｉｃ

Ｅｍｉｓｓｉｏｎ，２００５，２３：４７６３．

［２３］孙成禹，李振春．地震波动力学基础［Ｍ］．北京：石油工业出

版社，２０１１：４６．

ＳＵＮＣＹ，ＬＩＺＣ．Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆｓｅｉｓｍｉｃｗａｖｅｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰｅｔｒｏｌｅｕｍＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１１：４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ６期 孔岳，等：基于 ＦＥＭ研究含孔隙介质中裂纹矩张量反演精度

［２４］ＯＨＴＳＵＭ．Ｓｏｕｒｃｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍ［Ｊ］．

ＤｏｂｏｋｕＧａｋｋａｉＲｏｎｂｕｎｓｈｕ，１９８８，３９８：７１７９．

［２５］曹丹平，周建科，印兴耀．三角网格有限元法波动模拟的数

值频散及稳定性研究［Ｊ］．地球物理学报，２０１５，５８（５）：

１７１７１７３０．

ＣＡＯＤＰ，ＺＨＯＵＪＫ，ＹＩＮＸＹ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｆｏｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｄｉｓ

ｐｅｒｓｉｏｎａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｗａｖｅｍｏｔｉｏｎｗｉｔｈｔｒｉａｎｇｌｅｂａｓｅｄｆｉｎｉｔｅ

ｅｌｅｍｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１５，５８

　（５）：１７１７１７３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　孔岳　男，博士研究生。主要研究方向：矩张量反演方法的工

程应用和弹性波的数值模拟。

李敏　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：结构动

力学。

Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｃｒａｃｋｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｉｎｐｏｒｏｕｓｍｅｄｉａ
ｕｓｉｎｇｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ
ＫＯＮＧＹｕｅ１，ＬＩＭｉｎ１，，ＣＨＥＮＷｅｉｍｉｎ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１９０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｇｒｏｗｔｈｏｆｃｒａｃｋｓ，ｗｈｉｃｈｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒ
ｔｈｅｏｒｙ，ｕｔｉｌｉｚｅｓｔｈｅａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｉｇｎａｌｏｆｃｒａｃｋｏｐｅｎｉｎｇｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｃｒａｃｋｓ．Ｔｈｅｐｏｒｅｉｎ
ｍｅｄｉａｈａｓａｎｅｆｆｅｃｔｏｎｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ．Ｔｈｅｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｌａｎｅｓｔｒａｉｎｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ
ｍｅｔｈｏｄ（ＦＥＭ）ｗａｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｂｕｉｌｄｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｗｉｔｈｐｏｒｅｉｎｖｏｌｖｅｄ．Ｔｈｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｓｐｅｃｉｆｉｃ
ｃｒａｃｋｓｉｎｍｅｄｉａｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｒｉｎｅｓｓｗｅｒｅｐｒｏｖｉｄｅｄａｎｄｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｏｕｂｌｅｃｏｕｐｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｉｓｍｏｒｅｓｅｎｓｉｔｉｖｅｔｏｐｏｒｉｎｅｓｓｔｈａｎｔｈｅｏｔｈｅｒｔｗｏｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ．Ｆｏｒｐｕｒｅ
ｓｈｅａｒｃｒａｃｋｓ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｄｏｕｂｌｅｃｏｕｐｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｄｅｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｐｏｒｉｎｅｓｓ．Ｆｏｒｉｓｏ
ｔｒｏｐｉｃａｎｄｐｕｒｅｔｅｎｓｉｌｅｃｒａｃｋｓ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｄｏｕｂｌｅｃｏｕｐｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅ
ｐｏｒｉｎｅｓｓ．Ｔｈｅｒｅａｓｏｎｉｓｔｈｅｗａｖｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｏｆｐｏｒｅｃｈａｎｇｅｓｔｈｅｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｌａｓｔｉｃｗａｖｅａｍｐｌｉｔｕｄｅ
ａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｃｏｎｔａｉｎｓｔｈｅｔｗｏａｓｐｅｃｔｓ．Ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｈｅｆａｃｔｔｈａｔｔｈｅｗａｖｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｏｆｄｉｆ
ｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｂｅｃｏｍｅｃｌｏｓｅｒｔｏｅａｃｈｏｔｈｅｒ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｐｏｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｃｒｅａｓｅｓｔｈｅ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｗａｖｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｐｏｒｅｏｎｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｖａｒｉｅｓｆｏｒ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒａｃｋｓ，ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｗｅｉｇｈｔｏｆｔｈｅｔｗｏａｓｐｅｃｔｓｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒ；ｐｏｒｅ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ（ＦＥＭ）；ｗａｖｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ；ｒａｄｉａｔｉｏｎｐａｔｔｅｒｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０２１６：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２８．１６３１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１２３２０１２，１１３７２３２０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｍｉｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

１２１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０１９年 ６月
第４５卷 第６期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ６
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　基金项目：国家自然科学基金 （５１６３５００２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｃｊ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：邓昊宇，王春洁．三维点阵结构等效热分析与优化方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（６）：１１２２１１２８．
ＤＥＮＧＨＹ，ＷＡＮＧＣＪ．Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｈｅｒｍａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（６）：１１２２１１２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０５６１

三维点阵结构等效热分析与优化方法

邓昊宇１，王春洁１，２，

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 虚拟现实技术与系统国家重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为了实现三维点阵结构高效、准确的热传导分析，基于热力学原理，推导了
点阵结构的热传导等效计算公式，提出了热传导等效分析模型的建模方法。运用等效建模方

法，建立了点阵结构的等效有限元模型，通过对比非等效有限元模型的计算结果，证明了等效

有限元模型热传导分析的高效性与准确性。针对功能与性能要求下的点阵结构优化设计问

题，结合所提出的热传导等效分析方法给出了点阵结构优化方法并建立优化数学模型，利用混

合整数序列二次规划（ＭＩＳＱＰ）算法进行迭代计算，得到了最优设计方案，使点阵结构在满足均
热性能约束的同时质量得到了降低。

关　键　词：航天结构；点阵结构；热传导分析；等效模型；结构优化
中图分类号：Ｖ４１４．１；Ｖ４２３；ＴＨ１２２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１２２０７

　　三维点阵结构，亦被称为“类桁架结构”［１］，
因具有轻质、高比刚度、高比强度的机械性能和主

动散热／阻热、减震、吸能等功能特性，在航空、航
天等领域受到广泛的关注。而三维点阵结构在研

制与应用过程中，涉及到的关键问题包括制造工

艺与性能分析方法等，对此，国内外学者展开了一

系列的研究。

由于传统工艺的限制，点阵芯层结构形式种

类较少。文献［２］列举了几种利用传统工艺生产
制备点阵结构的方法，并对复合点阵芯层结构的

主动换热特性进行了分析和讨论。文献［３５］则
提出了一种“冲压折叠焊接”的点阵芯层结构制
备方法。文献［６７］研究了超轻对角型点阵芯层
结构的加工、有限元建模与分析等一系列问题，提

出等效方法预测了对角型点阵结构的弹性模量，

通过与有限元分析和物理实验结果对比，证明了

等效方法的正确性。文献［８１０］提出了不同材料
ｏｃｔｅｔｔｒｕｓｓ型点阵结构的等效性能计算方法，并将

等效预测值与试验结果进行了对比。文献［１１］
综合考虑芯子等效密度、剪切模量等设计参数，提

出金字塔型点阵夹芯结构的精细优化设计方法。

文献［１２］将对角型点阵芯层结构用于制动盘的
设计，通过有限元分析和物理实验证明了点阵结

构的冷却性能优于传统制动盘结构。文献［１３］
将四面体等点阵夹芯等效为均匀连续体，基于傅

里叶展开，分析了热力耦合条件下夹层板模型的

临界热屈曲问题，并对比了不同点阵结构在热力

耦合条件下的响应。

近年来，快速发展的增材制造技术为三维点

阵结构提供了新的制造方式，也使得点阵胞元形

式更加多样化、微小化。文献［１４］建立了适用于
增材制造工艺的多种新型点阵胞元结构的参数化

模型，通过有限元分析，对比了多种点阵结构的力

学性能。文献［１５］针对基于增材制造的三维点
阵结构，分别以数值计算和样机实验方法对结构

力学性能进行了研究。另一方面，随着工程实际

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906008&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 邓昊宇，等：三维点阵结构等效热分析与优化方法

中对复杂点阵结构快速分析和设计需求的不断提

高，准确有效的分析和优化方法需要更深入的

研究。

为了进一步发挥点阵结构机械性能和功能特

性的优势，提高点阵结构设计与分析效率，本文研

究了三维点阵结构热传导特性，提出了一种热传

导等效分析方法，通过数值算例验证了等效方法

的有效性和准确性。基于等效方法建立了点阵结

构热传导优化模型，并将以上方法应用于均热板

点阵结构的轻量化设计。

１　三维点阵结构热传导模型

三维点阵结构的几何特征具有层级复杂性，

其非等效有限元模型同时包括梁单元、面单元及

实体单元。当一个特定功能结构由多个点阵结构

组成时，其非等效有限元模型的数据存储成本及

有限元计算成本将大幅增长。因此，有必要提出

合理的等效方法以提升点阵结构的性能分析效

率。本文重点研究三维点阵结构的热传导等效分

析模型。以对角型三维点阵结构为例，传热模型

如图１所示，其中点阵结构杆件截面半径为 ｒ，包
络尺寸由边长参数 ａ、ｂ、ｃ确定。

当采用均质材料等效点阵结构时，在正交方

向上，可转化为一维热传导问题，根据一维热传导

公式：

ρｃｍ
θ
ｔ
＝ｋ

２θ
ｘ２

（１）

式中：ρ为材料密度；ｃｍ为材料比热容；ｋ为热传导
率；θ为温度。当ρ、ｃｍ、ｋ确定时，均质材料等效模
型在单一方向上的热传导特性确定。

当传热方向如图 １所示时，可以将三维点阵
视为４根一维杆件，根据一维热率计算公式，对角
型三维点阵的热率计算公式为

图 １　对角型三维点阵传热模型

Ｆｉｇ．１　Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｍｏｄｅｌｏｆ３Ｄｌａｔｔｉｃｅ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｄｉａｇｏｎａｌｔｙｐｅ

Ｑ＝－ｋｍ
θ２－θ１
ａ２＋ｂ２＋ｃ槡

２
４Ａ （２）

式中：Ｑ为热率；Ａ＝πｒ２为单一杆件的截面积；ｋｍ
为杆件材料热传导率。

若将点阵包络内等效为均质材料，则当传热

方向如图１所示时，其等效热率计算公式为

Ｑ＝－ｋｘｘ
θ２－θ１
ａ
ｂｃ （３）

式中：ｋｘｘ为材料沿局部坐标系ｘ轴方向的热传导率。
结合式（２）和式（３），则有

－ｋｍ
θ２－θ１
ａ２＋ｂ２＋ｃ槡

２
４Ａ＝－ｋｘｘ

θ２－θ１
ａ
ｂｃ （４）

进而

ｋｘｘ ＝
４Ａ

ａ２＋ｂ２＋ｃ槡
２
·
ａ
ｂｃ
ｋｍ （５）

同理可得，材料沿局部坐标系 ｙ轴、ｚ轴方向
的热传导率 ｋｙｙ、ｋｚｚ为

ｋｙｙ ＝
４Ａ

ａ２＋ｂ２＋ｃ槡
２
·
ｂ
ａｃ
ｋｍ

ｋｚｚ ＝
４Ａ

ａ２＋ｂ２＋ｃ槡
２
·
ｃ
ａｂ
ｋ









 ｍ

（６）

特别地，当 ａ＝ｂ＝ｃ时，点阵结构为各向同性
热传导材料。

根据质量相等原则，点阵等效均质材料的等

效密度为

ρｅ ＝
４Ａ ａ２＋ｂ２＋ｃ槡

２

ａｂｃ ρｍ （７）

式中：ρｅ为等效密度；ρｍ为点阵材料实际密度。
根据热量计算公式：

ＱΔｔ＝ρｍＶｍｃｍΔθ＝ρｅＶｅｃｅΔθ （８）
式中：Ｖｍ和 Ｖｅ分别为单一点阵结构中材料实体体
积和等效材料体积；ｃｅ为等效比热容。

结合式（７）和式（８），可知
ｃｅ ＝ｃｍ （９）

进而结合式（５）～式（９）与有限元方法，可建
立点阵胞元及结构的热传导等效分析模型。

２　三维点阵结构热传导数值算例

２．１　均热板点阵结构
为验证三维点阵结构热传导等效分析方法的

准确性，本文以航天器中典型热力学结构———均

热板为例进行研究，均热板结构如图 ２所示。均
热板结构尺寸为：长（Ｐｘ）×宽（Ｐｙ）×高（Ｐｚ）＝
３００ｍｍ×２４０ｍｍ×４０ｍｍ。结构外部为蒙皮，内部
为若干相同的对角型点阵胞元组成的点阵结构。

３２１１
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　　设制造点阵结构的材料为铝合金，热传导属
性如表１所示。

为分析本文方法的等效精度与相关参数对等

效精度的影响，分别从点阵胞元尺寸变化与等效有

限元模型单元数量变化２个角度进行分析和讨论。

图 ２　均热板结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｈｅａｔｉｎｇｐｌａｔｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 １　材料热传导属性

Ｔａｂｌｅ１　Ｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆｍａｔｅｒｉａｌ

参数 数值

热传导率／（ｍＷ·ｍｍ－１·Ｋ－１） ２０１

密度／（ｔ·ｍｍ－３） ２．８１×１０－９

比热容／（ｍＪ·Ｋ－１） ９×１０８

２．２　点阵胞元尺寸变化
当均热板内填充尺寸不同的点阵胞元时，均

热板具有不同的热传导属性，设填充点阵胞元尺

寸如表２所示。根据表１和表２，并结合第１节的
内容，计算不同尺寸点阵结构的等效均质材料热

传导属性，如表３所示。
根据表２、表３的数据，分别建立均热板内部

点阵结构的热传导非等效有限元模型及等效有限

元模型，如图３、图４所示。等效有限元模型中用
等效单元替代非等效有限元模型中的点阵结构，

表 ２　点阵结构尺寸

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｚｅｏｆｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

点阵

类型

结构尺寸／
（ｍｍ×ｍｍ×ｍｍ）

杆件半径／
ｍｍ

胞元数量

１ １５×１０×８ ０．２５ ２０×２４×５＝２４００

２ １０×１０×１０ ０．２５ ３０×２４×４＝２８８０

３ ７．５×６×８ ０．２５ ４０×４０×５＝８０００

表 ３　点阵结构等效热传导属性

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆ

ｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

点阵

类型

热传导率／（ｍＷ·
ｍｍ－１·Ｋ－１）

ｋｘｘ ｋｙｙ ｋｚｚ

密度／
（１０－１１ｔ·
ｍｍ－３）

比热容／
（１０８ｍＪ·
Ｋ－１）

１ １．５０ ０．６６７ ０．４２７ ３．６２７３５ ９

２ ０．９１１ ０．９１１ ０．９１１ ３．８２２５８ ９

３ １．９７ １．２６ ２．２５ ７．６６３０９ ９

图 ３　非等效有限元模型

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

图 ４　等效有限元模型

Ｆｉｇ．４　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

通过改变材料属性，实现三维点阵结构的传热特

性等效映射，非等效有限元模型中点阵胞元与等

效有限元模型中单元一一对应。

在非等效有限元模型和等效有限元模型的左

侧面施加如式（１０）所示的复合热载荷：

ｆ（ｔ）＝Ａ１ｓｉｎ
２π
Ｔ１( )ｔ＋Ａ２ｃｏｓ２πＴ２( )ｔ （１０）

式中：ｔ为载荷作用时间；Ａ１、Ａ２为载荷分量振幅；

Ｔ１、Ｔ２为载荷分量周期。本文设 Ａ１＝２５０Ｗ／ｍｍ
２
，

Ａ２＝１５０Ｗ／ｍｍ
２
，Ｔ１＝２５ｓ，Ｔ２＝５ｓ。其他表面无

载荷约束。

在上述载荷条件下，对非等效有限元模型和

等效有限元模型进行 １００ｓ的瞬态热传导分析。
测量均热板右侧中点的温度变化，分析结果如

图５所示。
本文利用决定系数 Ｒ２和均方误差 ＲＭＳＥ检验

等效有限元模型相比于非等效有限元模型的拟合

精度，计算公式为

Ｒ２ ＝１－
∑
ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｙｉ）^

２

∑
ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｙ）

２

（１１）

ＲＭＳＥ ＝
１
ｎｙ ∑

ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｙｉ）^槡

２
（１２）

式中：ｎ为采样时间点数量；ｙｉ为非等效有限元模

型采样点数值；ｙｉ为^等效有限元模型采样点估计

值；ｙ为 ｙｉ的平均值。当 Ｒ
２→１，ＲＭＳＥ→０时，等效

有限元模型精度较高。表４为等效有限元模型精

４２１１
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图 ５　不同点阵类型温度曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｕｒｖｅｓｏｆｖａｒｉｏｕｓｔｙｐｅｓｏｆｌａｔｔｉｃｅ

表 ４　等效有限元模型精度分析

Ｔａｂｌｅ４　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆｉｎｉｔｅ

ｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

点阵类型 胞元数量 Ｒ２ ＲＭＳＥ

１ ２４００ ０．９９９９９４ ０．０００３４０

２ ２８８０ ０．９９９９７６ ０．０００６９８

３ ８０００ ０．９９９９８９ ０．０００４９４

度检验结果。说明等效有限元模型可以有效代替

非等效有限元模型进行热传导分析，且当点阵胞

元尺寸改变时，等效精度变化较小，保持在较高

水平。

２．３　等效有限元模型单元数量变化
根据有限元原理，进一步减少等效有限元模

型中的单元数量，可以降低计算成本，提高数值计

算速度。因此，以表 ２所示点阵类型 ２的点阵结
构为例，建立如表 ５所示具有不同单元数量的等
效有限元模型，以研究利用更少的均质单元等效

点阵结构的可行性，均质单元的属性与表 ３中的
点阵类型２点阵结构一致。

在与２．２节相同工况条件下，进行热传导分
析，并同样以均热板右侧中点为观测点，得到分析

结果如图６所示。
同样采用决定系数 Ｒ２和均方误差 ＲＭＳＥ检验不

同等效有限元模型拟合精度，并根据等效有限元模

型节点数量和非等效有限元模型节点数量６７５５，计
算相比于非等效有限元模型的节点减少量，如表６
所示。可以得到，当等效有限元模型单元数量减少

至７０％～９０％时，等效有限元模型精度有所下降，但
依然满足Ｒ２≥０．９９，ＲＭＳＥ≤０．０１。等效有限元模型可
以有效代替非等效有限元模型进行热传导计算。

表 ５　等效有限元模型单元数量

Ｔａｂｌｅ５　Ｎｕｍｂｅｒｏｆｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

单元数 ｘ、ｙ、ｚ方向的等效单元数

１ ３０×２４×４＝２８８０
２ ２０×１６×３＝９６０
３ １５×１２×２＝３６０

图 ６　不同等效有限元模型温度对比曲线

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｖａｒｉｏｕｓｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

表 ６　等效有限元模型精度对比

Ｔａｂｌｅ６　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ

等效有限元

模型

节点

数量

节点减少

比例／％ Ｒ２ ＲＭＳＥ

１ ３８７５ ４２．６ ０．９９９９７６ ０．０００６９８
２ １４２８ ７８．９ ０．９９９１０６ ０．００４２６９
３ ６２４ ９０．８ ０．９９８４０１ ０．００５７０７

５２１１
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３　基于等效有限元模型的三维点阵
结构优化

　　为得到轻质、热属性良好的三维点阵结构，以
满足航空航天对结构热力学的需求，在已有的点

阵结构设计基础上，需进一步进行结构优化设计。

根据式（５）与式（６）可得
ｋｘｘ：ｋｙｙ：ｋｚｚ ＝ａ

２
：ｂ２：ｃ２ （１３）

从而可知，在制造材料相同的情况下，点阵结

构在不同方向上的导热性比值仅与其胞元包络尺

寸有关。另一方面，当结构设计空间不变时，点阵

胞元包络尺寸直接影响胞元在空间内的数量及整

个结构的拓扑属性。采用非等效有限元模型进行

分析时，若结构拓扑属性改变，需重新建立点阵结

构模型。从而可知，相比于非等效有限元模型，采

用本文提出的等效有限元模型进行点阵结构优化

设计具有以下２个优势：①优化过程中，点阵数量
改变会导致结构的拓扑属性，需要重新建立包含

多杆特征的非等效有限元模型，根据２．２节、２．３节
的内容，当等效有限元模型单元数量与点阵胞元

数量不一致时，等效有限元模型可以有效代替多

规格非等效有限元模型进行计算，不需要重新建

立有限元模型；②采用等效有限元模型进行有限
元热传导分析计算，可大幅减少有限元计算时间。

本节同样以第 ２节所述的均热板为例，开展
三维点阵结构热传导优化问题的研究，并考虑了

蒙皮的影响。设初始设计的蒙皮厚度为 ｔｐ ＝
０．５ｍｍ，点阵胞元包络尺寸为 ａｂｃ＝１０ｍｍ×
１０ｍｍ×１０ｍｍ，整体结构质量 Ｍ＝０．３７３ｋｇ。以
某实际工况为例，结构上表面子区域内具有时域

周期 Ｔｌｏａｄ＝１ｈ，峰值 Ａｌｏａｄ＝５ｋＷ的热载荷，结构
受０．２ＭＰａ内压。偏置载荷作用区域如图 ７所
示，载荷曲线如图 ８所示。本文利用结构的整体
温度方差最大值表示其均热性，热载荷持续时间

内，初 始 设 计 的 结 构 整 体 温 度 方 差 最 大 值

Ｖａｒｍａｘ０＝５．３６４Ｋ
２
。

图 ７　载荷作用区域

Ｆｉｇ．７　Ｌｏａｄｉｎｇａｒｅａ

图 ８　热载荷变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｒｍａｌｌｏａｄ

为了进一步提升均热板的性能，在相同工况

下，以结构整体温度方差最大值不超过 ５Ｋ２为约
束条件，以结构质量最轻为优化目标，对均热板进

行优化设计，设计变量为点阵结构在 ｘ、ｙ、ｚ方向
上的胞元数量 Ｎｘ、Ｎｙ、Ｎｚ及蒙皮厚度 ｔｐ。点阵结
构均热板的实际加工过程中，杆件的半径尺寸控

制效果低于蒙皮厚度的尺寸，因此不选择半径尺

寸作为优化参数之一。根据第 ２节中的分析，点
阵胞元包络尺寸与 Ｎｘ、Ｎｙ、Ｎｚ存在如下关系：
ａ＝Ｐｘ／Ｎｘ
ｂ＝Ｐｙ／Ｎｙ
ｃ＝Ｐｚ／Ｎ

{
ｚ

（１４）

进而建立优化模型为

ｏｂｊ：ｍｉｎＭ ＝ｆ（Ｐｘ，Ｐｙ，Ｐｚ，Ｎｘ，Ｎｙ，Ｎｚ，Ａ，ρｍ）

　　ｓ．ｔ．

２０≤ Ｎｘ≤４０

１６≤ Ｎｙ≤３２

２≤ Ｎｚ≤６

０．５≤ ｔｐ≤１

Ｖａｒｍａｘ≤













５

（１５）

模型中的优化变化范围由以下规则确定：

１）根据２．３节，点阵胞元数量与等效有限元
模型单元数量的变化值控制在５０％以内。

２）在上述参数变化范围内，经计算结构受
０．２ＭＰａ压力情况下 极 限 局 部 最 大 应 力 为
１３０ＭＰａ，小于材料极限屈服应力１６０ＭＰａ，即均热
板满足结构强度需求。

模型中，本文采用混合整数序列二次规划

（ＭＩＳＱＰ）算法进行全局优化求解，终止准则为迭
代最优解变化比小于指定精度。优化迭代历程如

图 ９所示。迭代计算收敛于（Ｎｘ，Ｎｙ，Ｎｚ，ｔｐ） ＝
（２３，１６，２，０．５９９ｍｍ），此时 Ｍｍｉｎ ＝０．３６１ｋｇ，

Ｖａｒｍａｘ＝５．０００Ｋ
２
。
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　第 ６期 邓昊宇，等：三维点阵结构等效热分析与优化方法

　　对比优化前后的均热板性能如表７所示。可
知，优化后的均热板温度方差最大值在约束范围

之内，同时质量比初始设计下降 ３．２％，均热板的
性能得到提升。

图 ９　最优解优化过程

Ｆｉｇ．９　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｓｏｌｕｔｉｏｎ

表 ７　优化结果与初始设计对比
Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｉｎｉｔｉａｌｄｅｓｉｇｎ

设计状态 Ｎｘ，Ｎｙ，Ｎｚ ｔｐ／ｍｍ Ｖａｒｍａｘ／Ｋ
２ Ｍ／ｋｇ

优化前 ３０，２４，４ ０．５ ５．３６４ ０．３７３

优化后 ２３，１６，２ ０．５９９ ５．０００ ０．３６１

４　结　论

本文根据结构热传导原理，提出一种简单的

点阵结构热传导等效分析方法，并将其应用于均

热板点阵结构的导热性能分析与优化设计，得到

以下主要结论：

１）基于热力学原理，推导了点阵结构热传导
等效计算公式，提出了点阵结构热传导等效分析

模型的建模方法，将该方法应用于点阵结构的热

传导分析过程中，在保证分析精度的同时大幅度

提高了分析效率。

２）将等效分析方法应用于均热板结构的优
化设计过程中，提出了点阵结构等效优化计算方

法，通过优化计算，给出了点阵结构的最优设计方

案，在保证均热性能的同时，使得均热板的质量得

到了降低，实现了轻量化设计。

３）本文所提出的等效方法和优化模型计算
成本低、效率高，不仅限于对角型点阵结构和均热

板结构，可进一步拓展以适用于其他类似均质点

阵结构的性能分析与优化设计，为点阵结构的研

究提供了思路。
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ｔｉｃｅ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ，ｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎｆｏｒｍｕｌａｏｆｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｓ
ｄｅｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｅｑｕｉｖａ
ｌｅｎｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｕｓｉｎｇｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｎｔｈｅｅｆｆｉ
ｃｉｅｎｃｙａｎｄａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍｏｄｅｌａｒｅｐｒｏｖｅｄｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｎｏｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｆｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｕｎｄｅｒ
ｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ，ｔｈｅｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｇｉｖｅｎａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｍｉ
ｚａｔｉｏｎｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｍｉｘｅｄｉｎｔｅｇｅｒ
ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ（ＭＩＳＱＰ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｆｏｒｉｔｅｒａｔｉｖｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎ
ｓｃｈｅｍｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄ，ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｅｅｔｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓａｎｄｍａｓｓｈａｓ
ｂｅｅｎｒｅｄｕｃｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｌａｔｔｉｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｈｅａｔｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ；ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍｏｄｅｌ；ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｐｔｉ
ｍｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０７１３：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０６．１８１３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎＣｈｉｎａ（５１６３５００２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｃｊ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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高速开关阀的复合 ＰＷＭ控制策略分析与优化
高强，朱玉川，罗樟，陈晓明

（南京航空航天大学 机电学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：针对单一 ＰＷＭ控制的高速开关阀（ＨＳＶ）存在响应慢和功耗大的问题，从信
号产生机理出发，提出了一种复合 ＰＷＭ控制策略，该复合 ＰＷＭ由基准 ＰＷＭ、激励 ＰＷＭ、高
频 ＰＷＭ及反向 ＰＷＭ组成。首先，给出复合 ＰＷＭ的作用机制与工作原理；其次，通过仿真分
析了激励 ＰＷＭ、高频 ＰＷＭ及反向 ＰＷＭ的占空比在不同工况下对高速开关阀性能的影响规
律；最后，分别为激励 ＰＷＭ、高频 ＰＷＭ及反向 ＰＷＭ的占空比设计了相应的基于状态量反馈
的闭环控制器。结果表明：与单一 ＰＷＭ控制相比，所提出的复合 ＰＷＭ控制器可以有效减少
线圈的功耗和阀芯的关闭时间，线圈电流在阀芯最大开口维持阶段降低约 ８０％，阀芯关闭时
间减少约６２．５％。

关　键　词：高速开关阀 （ＨＳＶ）；复合 ＰＷＭ；动态特性；功耗；滑模观测器
中图分类号：ＴＨ１３７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１２９０８

　　电液伺服阀凭借其高频响、高精度等优势在
航空航天、机器人及精密驱动等领域得到了广泛

的应用
［１］
。但由于受到自身结构特性的约束，且

对油液清洁度要求较高，电液伺服阀在高温、高压

及强振动的环境下极易产生零漂或卡死等问

题
［２］
，长期工作可靠性难以保证。

高 速 开 关 阀 （ＨｉｇｈＳｐｅｅｄ Ｏｎ／ＯｆｆＶａｌｖｅ，
ＨＳＶ）作为数字液压系统中的核心元件，其阀芯为
锥阀或球阀形式

［３］
，且仅工作在全开或全关状

态
［４］
。相对于伺服阀，高速开关阀具有无零漂、

无泄漏及可靠性高等优点
［５］
，目前在航空发动

机
［６］
、飞机刹车

［７］
及汽车液压制动

［８］
等领域得到

了一定的应用。但是由于受到频响及功耗的约

束，高速开关阀在高精密驱动领域仍未能够取得

较大的突破。针对高速开关阀的动态响应和功率

损耗，国内外研究学者开展了相关研究工作。

在电机转换器方面，浙江工业大学的阮健

等
［９］
采用双摆轮驱动 ２Ｄ高速开关阀，阀芯响应

时间约２ｍｓ，但尺寸较大且结构复杂。北京工业
大学的聂松林等

［１０］
采用音圈电机驱动气动高速

开关阀，在 ２４０Ｖ的驱动电压下，响应时间约
８．２ｍｓ。中南大学的周灿等［１１］

采用双压电叠堆

驱动点胶喷射高速开关阀，阀芯开关频率可以达

到 ５００Ｈｚ，有效提高了点胶喷射高速开关阀喷射
流量的控制精度。

在控制策略方面，孔晓武和李世振
［１２］
采用并

行线圈激励的方法，在驱动电压不变的情况下，将

阀芯的开启时间从２．６９ｍｓ降至 ０．６５ｍｓ，关闭时
间从１．０５ｍｓ降至 ０．３１ｍｓ。哈尔滨工程大学的
赵建辉等

［１３］
通过有限元仿真验证了激励电压增

加可以降低阀芯的打开时间，但降低了能量转换

效率。贵州大学的苏明
［１４］
提出自适应双电压的

控制策略，提高了高速开关阀的响应。浙江大学

的钟麒等
［１５］
提出了基于电流反馈的 ３电压控制

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906009&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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策略，结果表明阀芯启闭时间分别降低了 ３５．３％
和２５．０％，平均功率降低了 ７０．４％，兼顾了动态
响应和效率，但其对硬件要求较高，需配置专用的

开关电源及相应的电压控制板，增加了系统的复

杂程度
［１６］
，而在航空发动机或车载系统中一般无

法提供多种幅值的开关电源。

本文在上述研究的基础上，从数字信号产生

的角度出发，提出一种复合 ＰＷＭ控制策略，该复
合 ＰＷＭ由基准 ＰＷＭ、激励 ＰＷＭ、高频 ＰＷＭ及
反向 ＰＷＭ通过状态反馈量而构成，并为每种
ＰＷＭ设计了相应的反馈闭环控制器。仿真结果
表明，本文提出的复合 ＰＷＭ控制策略与单一
ＰＷＭ（常规单个 ＰＷＭ信号）控制相比，可以有效
降低阀芯关闭时间和线圈的功耗，旨在为实现高

速开关阀的高频响、低功耗的控制方式提供有价

值的参考。

１　高速开关阀数学模型

以贵州红林机械公司的两位三通高速开关阀

（ＨＳＶ３１０１Ｓ２）为研究对象，具体参数如下：驱动
电压为 ２４Ｖ，线圈匝数为 ９００，电阻为 １０．２Ω，初
始气隙长度为０．４５ｍｍ，最大开口为０．４ｍｍ，球阀
直径为２．４ｍｍ，阀芯质量为１０ｇ，衔铁有效截面积
为１２×１０－６ ｍ２。两位三通高速开关阀结构如
图１所示。具体工作原理如下：初始状态，球阀芯
在Ｐ口压力的作用下向左运动，此时 Ｐ口与 Ｃ口连
通，Ｔ口堵死；当线圈得电时，球阀芯在电磁力的作
用下向右运动，此时 Ｃ口与 Ｔ口连通，Ｐ口堵死。

图 １　两位三通高速开关阀结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆ２ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄ３ｗａｙ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎ／ｏｆｆｖａｌｖｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．１　电磁模型
假设磁通在媒介中均匀分布，根据磁路的第

一方程可以得到
［１７］

ＮＩ＝（ＨｃＬｃ＋ＨｇＬｇ）ｋｆ＝ＨｃＬｅｑｋｆ （１）
式中：Ｎ为线圈匝数；Ｉ为线圈电流；Ｈｃ为主磁场
强度；Ｌｃ为磁芯磁路长度；Ｈｇ为气隙磁场强度；Ｌｇ
为气隙磁路长度；ｋｆ为漏磁系数；Ｌｅｑ为等效磁路
长度，表达式为

Ｌｅｑ ＝Ｌｃ＋ｕｒ（Ｌ０－ｘｖ） （２）

其中：ｕｒ为相对磁导率；Ｌ０为初始气隙长度；ｘｖ为
高速开关阀阀芯位移。

主磁场强度 Ｈｃ、磁通量 φ及线圈电感 Ｌ存在
如下关系：

Ｈｃ ＝
Ｂ
ｕｃ
＝ φ
ｕｃＳ

（３）

ＬＩ＝Ｎφ＝ψ （４）

式中：Ｂ为磁感应强度；Ｓ为衔铁有效截面积；ｕｃ
为磁芯的磁导率；ψ为磁链。

根据式（１）～式（４）可以得到可变电感 Ｌ为

Ｌ＝
Ｎ２ｕｃＳ
Ｌｅｑ

＝
Ｎ２μ０Ｓ

［Ｌｃ／ｕｒ＋（Ｌ０－ｘｖ）］ｋｆ
（５）

式中：μ０为真空磁导率。
电磁线圈的电压平衡方程为

Ｕ＝ＩＲ＋ＬｄＩ
ｄｔ
＋ＩｄＬ
ｄｔ

（６）

式中：Ｕ为线圈电压；Ｒ为线圈等效电阻。其中电
感由于阀芯运动而产生变化，其导数为

ｄＬ
ｄｔ
＝

Ｎ２Ｉ２μ０Ｓ
［Ｌｃ／ｕｒ＋（Ｌ０－ｘｖ）］

２ｋ２ｆ
·
ｄｘｖ
ｄｔ

（７）

Ｎ匝电磁线圈通入电流后，衔铁受到的轴向
电磁吸力为

Ｆｍ ＝
ψ２

２Ｎ２μ０Ｓ
（８）

１．２　阀芯动力模型
阀芯在运动过程中，受到电磁力、液压力及液

动力的共同作用，运动状态较为复杂，为便于求解

模型，在此将阀芯运动简化为单自由度的弹簧阻

尼系统，阀芯的力平衡方程为

ｍｖ̈ｘｖ ＝Ｆｍ －ｐｓＡｓ－Ｆｓｆ－Ｂｖｘｖ （９）

式中：ｍｖ为阀芯的质量；ｐｓ为进油口的压力；Ａｓ
为进油口面积；Ｆｓｆ为稳态液动力；Ｂｖ为黏性阻尼

系数，取０．６Ｎ／（ｍ／ｓ）［１８］。由于稳态液动力趋向

于阀芯关闭，且数值较小，故忽略稳态液动力的

影响。

１．３　状态方程
由于高速开关阀是一个电磁机的耦合非线

性系统，为便于系统描述，定义输入变量为 Ｕ，输
出变量（可测）为 Ｉ，定义系统的状态变量为

ｘ１ ＝ｘｖ

ｘ２ ＝ｘｖ

ｘ３ ＝
{

ψ

（１０）

则系统的状态空间非线性模型为

０３１１
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ｘ１ ＝ｘ２
ｍｖｘ２ ＝Ｆｍ －ｐｓＡｓ－Ｆｓｆ－Ｂｖｘ２

ｘ３ ＝Ｕ－Ｒ
ｘ３
Ｌ

Ｉ＝
ｘ３















Ｌ

（１１）

２　复合 ＰＷＭ控制原理

为了验证高速开关阀仿真模型的准确度，在

第１节建立的高速开关阀数学模型的基础上，采
用单一 ＰＷＭ控制（频率为２０Ｈｚ，占空比为０．５），
得到了高速开关阀的线圈电压、线圈电流及阀芯

位移的动态仿真曲线，如图２所示。
可以看出，阀芯动作可以分为４个阶段：打开

阶段、最大开口维持阶段、关闭阶段及最小开口维

持阶段。该控制方法简单且易于实现，但存在一

定缺陷，如在最大开口维持阶段，线圈电流保持在

最大值，线圈功耗较大；在阀芯关闭阶段，电感的作

用造成的电流卸荷时间长，导致阀芯关闭时间较

大。因此在诸多实际应用场合，单一 ＰＷＭ控制难
以满足高频响和低功耗的要求。所得仿真结论与

文献［１５，１７］相似，故可以用于后续仿真工作。
在此基础上，本文从 ＰＷＭ信号产生的角度

出发，通过对不同频率和占空比的 ＰＷＭ信号进
行合成与控制，设计了一种满足高速开关阀高频

响和低功耗的复合 ＰＷＭ控制策略，如图３所示。

图 ２　高速开关阀的动态特性

Ｆｉｇ．２　Ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎ／ｏｆｆｖａｌｖｅ

图 ３　复合 ＰＷＭ信号

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐｏｕｎｄＰＷＭｓｉｇｎａｌ

由图３可知，该复合ＰＷＭ信号是由４种不同
功能的 ＰＷＭ信号通过相应的逻辑功能组成的，
依次为基准 ＰＷＭ信号、激励 ＰＷＭ信号、高频
ＰＷＭ信号及反向 ＰＷＭ信号。其中基准 ＰＷＭ、激
励 ＰＷＭ及反向 ＰＷＭ的信号如图 ４所示。激励
ＰＷＭ和反向 ＰＷＭ是以基准 ＰＷＭ为参考信号，
其中基准 ＰＷＭ与常用的单一 ＰＷＭ类似，其频率
ｆ１和占空比 τ１用于控制阀芯的开关频率和平均
流量；激励 ＰＷＭ的频率 ｆ２与基准 ＰＷＭ相同，而
占空比 τ２用于控制阀芯可靠开启；反向 ＰＷＭ的
频率 ｆ４与基准 ＰＷＭ相同，而占空比 τ４用于控制
线圈电流的卸荷时间，加速阀芯关闭。

基准 ＰＷＭ和高频 ＰＷＭ的信号如图 ５所示。
可知，高频 ＰＷＭ的频率远高于基准 ＰＷＭ信号，
其频率 ｆ３和占空比 τ３用于控制阀芯运动到位时
的电流，确保线圈处于低功耗模式。

复合 ＰＷＭ控制策略的工作过程具体如下：
当检测到基准 ＰＷＭ信号的上升沿时，激励 ＰＷＭ
信号工作，驱动阀芯动作；当阀芯达到最大开口

后，切换到高频 ＰＷＭ，减小线圈电流并维持最大
开口；当检测到基准 ＰＷＭ的下降沿时，切换到反
向 ＰＷＭ，加速电流卸荷，阀芯运动回位；当检测到
线圈电流低于最小阈值后，切换到基准 ＰＷＭ，此
时线圈电压为０，阀芯回到初始位置。

图 ４　基准 ＰＷＭ、激励 ＰＷＭ及反向 ＰＷＭ信号

Ｆｉｇ．４　ＲｅｆｅｒｅｎｃｅＰＷＭ，ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎＰＷＭａｎｄ

ｒｅｖｅｒｓｅＰＷＭｓｉｇｎａｌｓ

图 ５　基准 ＰＷＭ和高频 ＰＷＭ信号

Ｆｉｇ．５　ＲｅｆｅｒｅｎｃｅＰＷＭａｎｄｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙＰＷＭｓｉｇｎａｌｓ

１３１１
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通过上述分析可知，复合 ＰＷＭ与常规单一
ＰＷＭ类似，区别在于：在基准 ＰＷＭ信号的基础
上，复合 ＰＷＭ又融入了 ３种不同功能的 ＰＷＭ。
其中激励 ＰＷＭ和反向 ＰＷＭ的频率与基准 ＰＷＭ
一致，高频 ＰＷＭ信号的频率受到控制器最大输
出能力限制，初步定为 １０００Ｈｚ，故最终需要控制
的变量包括激励 ＰＷＭ、高频 ＰＷＭ及反向 ＰＷＭ的
占空比。下文将借助仿真手段探讨这 ３个变量在
不同边界条件下对高速开关阀性能的影响规律，并

基于此影响规律设计各变量的最优控制策略。

３　复合 ＰＷＭ参数分析

３．１　激励 ＰＷＭ 的占空比对高速开关阀性能的
影响

　　激励 ＰＷＭ是为了确保阀芯完全开启，占空
比过小，阀芯可能无法达到最大开口，占空比过

大，功率损失较大（由于阀芯打开时间较短，此时

可忽略）。在不同载波频率和不同进口压力下分

析激励 ＰＷＭ的占空比对高速开关阀性能的影响
规律，仿真中基准 ＰＷＭ信号的占空比为０．５。

对模型分别在 ２０Ｈｚ和 ５０Ｈｚ载波频率下进
行仿真，得到阀芯的位移响应曲线，如图６所示。

由图６（ａ）可知，在２０Ｈｚ的载波频率下，占空
比为 ０．１时，阀芯可以达到最大开口；由图 ６（ｂ）
可知，在 ５０Ｈｚ的载波频率下，占空比需要 ０．２５
左右，阀芯才可以达到最大开口。这是由于载波

频率越高，激励时间越短，故需要较大的占空比才

图 ６　不同载波频率下的阀芯位移曲线

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｂａｌｌｖａｌｖｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

能达到最大开口。

当进口压力分别为１、３及４ＭＰａ时对模型进
行仿真，此时激励 ＰＷＭ的载波频率和占空比分
别为２０Ｈｚ和０．０５，得到阀芯位移的仿真曲线，如
图 ７所示。随着进口压力的增加，电磁力需要克
服的阻力增加，故需要更长的激励时间才能使阀

芯达到最大开口，所需要的占空比同时增加。

图 ７　不同进口压力下的阀芯位移曲线

Ｆｉｇ．７　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｂａｌｌｖａｌｖｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

３．２　高频 ＰＷＭ 的占空比对高速开关阀性能的
影响

　　高频 ＰＷＭ主要是在阀芯达到最大开口时起
作用，此时阀芯合力略大于 ０，即可维持最大开
口，占空比过大，造成不必要的功耗，占空比过小

则可能导致阀芯关闭。为了分析在不同进口压力

下，高频 ＰＷＭ的占空比对高速开关阀性能的影
响，分别对模型在进口压力为 ４ＭＰａ和 ６ＭＰａ下
进行仿真，结果如图８所示。

图 ８　不同进口压力下的阀芯合力曲线

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｕｌｔａｎｔｆｏｒｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｂａｌｌｖａｌｖｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｐｒｅｓｓｕｒｅｓ
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由图８（ａ）可知，当进口压力为 ４ＭＰａ时，占
空比为０．２，阀芯合力小于０，此时阀芯关闭，占空
比为０．５，阀芯合力大于１０Ｎ，此时阀芯维持最大
开口；由图８（ｂ）可知，当进口压力为 ６ＭＰａ时，占
空比为０．３，阀芯合力仍然小于０，此时阀芯关闭，
占空比为 ０．７时，阀芯合力 ３０Ｎ，远大于 ０，虽然
可维持最大开口，但已造成不必要的功耗。由此

可知，进口压力增大时，能够维持最大开口的占空

比同时增加，故高频 ＰＷＭ占空比的最优控制应
该与进口压力相关。

３．３　反向 ＰＷＭ 的占空比对高速开关阀性能的
影响

　　反向 ＰＷＭ主要是在阀芯关闭时加速线圈电
流的卸荷速度，占空比过小，电流卸荷速度慢，占

空比过大，电流卸荷速度快，但可能导致电流为

负，电磁力变大，阀芯重新打开。由于占空比受到

载波频率的影响，为了分析在不同载波频率下，反

向 ＰＷＭ的占空比对高速开关阀性能的影响，分
别对模型在载波频率为 ２０Ｈｚ和 ５０Ｈｚ下进行数
值模拟，仿真结果如图９所示。

由图 ９可知，当载波频率分别为 ２０Ｈｚ和
５０Ｈｚ时，占空比越大，电流卸荷速度越快，当占空
比分别为 ０．５５和 ０．６时，出现了反向电流，此时
电磁力重新增加，导致阀芯重新打开。由此可知，

反向 ＰＷＭ的占空比控制应该与载波频率相关。

图 ９　不同载波频率下的线圈电流响应曲线

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｉｌｃｕｒｒｅｎｔｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

４　复合 ＰＷＭ反馈控制及验证

４．１　激励 ＰＷＭ 占空比的反馈控制及验证
通过实时监测阀芯运动到位时间 ｔ１，乘以载

波频率，作为激励 ＰＷＭ的占空比。由于阀芯位
移不可测，设计非线性滑模观测器

［１９２０］
，通过电

流的实时测量值来估计阀芯位移。滑模观测器为

ｘ^
·

１ ＝ｘ^２－ｈ１ｓ－Ｍ１ｓｇｎ（ｓ）

ｘ^
·

２ ＝
１
ｍｖ
（Ｆｍ －ｐｓＡｓ－Ｂｖｘ２）－ｈ２ｓ－Ｍ２ｓｇｎ（ｓ{ ）

（１２）

式中：ｈ１、ｈ２、Ｍ１和 Ｍ２为正增益常数；ｓｇｎ为符号
函数，即

ｓｇｎ（ｓ）＝
＋１　　　ｓ＞０
－１　　　ｓ＜{ ０

（１３）

由于电流是唯一可测变量，并以此来估计阀

芯的位移，将电流的误差作为滑模面的方程：

ｓ＝Ｉ^－Ｉ＝ψ
＾

Ｌ^
－Ｉ （１４）

滑动模态的全局条件与滑模观测器的稳定性

证明过程与文献［２０］类似，此处不再详述。
通过所设计的阀芯位移观测器来实时估计阀

芯位移，并监测估计位移的运动到位时间，以此来

计算激励 ＰＷＭ的占空比，具体计算如下：

τ２ ＝τ１＋ｔ１ｆ１ （１５）
根据此反馈原理，对激励 ＰＷＭ仿真模型进

行优化反馈控制，图 １０（ａ）为进口压力为 ４ＭＰａ
时，阀芯位移在不同载波频率下的响应曲线，

图１０（ｂ）为载波频率为 ２０Ｈｚ时，阀芯位移在不
同进口压力下的响应曲线。

由图１０（ａ）可知，在不同载波频率下，阀芯位
移响应一致，且都可以达到最大开口；由图 １０（ｂ）
可知，在不同进口压力下，阀芯位移同样可以达到

最大开口，进口压力增加时，克服阀芯运动的阻力

增加，从而导致阀芯开启延迟时间增加，由于激励

ＰＷＭ控制的是电压激励时间，并未控制电压幅
值，故不能保证不同进口压力下的阀芯开启时间

一致。

４．２　高频 ＰＷＭ 占空比的反馈控制及验证
反馈控制原理为：通过实时采集进口压力，计

算临界电磁力的大小，进而推算出临界电流和可

以维持最大开口的最小占空比。

当阀芯处于最大开口时，存在一个临界电磁

力与液压力和稳态液动力平衡，临界电磁力为

３３１１
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图 １０　不同载波频率和进口压力下的阀芯位移优化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｂａｌｌｖａｌｖｅ’ｓｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｐｒｅｓｓｕｒｅｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

Ｆｃｍ ＝ｐｓＡｓ－Ｆｓｆ （１６）
则对应的临界电流为

Ｉｃ ＝
［Ｌｃ／ｕｒ＋（Ｌ０－ｘｖｍａｘ）］ｋｆ

Ｎ
２（ｐｓＡｓ－Ｆｓｆ）

μ０槡 Ｓ

（１７）

式中：ｘｖｍａｘ为阀芯的最大位移。
则占空比为

τ３ ＝
ＩｃＲ
Ｕ

（１８）

由于稳态液动力趋向于阀芯关闭，且数值较

小，故忽略稳态液动力的影响，仿真过程中，使控

制电流略大于临界电流。根据此原理，对高频

ＰＷＭ仿真模型进行反馈控制，分别得到了不同进
口压力下阀芯合力的变化曲线，如图１１所示。

由图１１可知，不同进口压力下，采用高频
ＰＷＭ占空比反馈控制方法后，阀芯合力始终略大
于０，既可以保证阀芯维持最大开口，又可以有效
降低功耗，减小温升。

４．３　反向 ＰＷＭ 占空比的反馈控制及验证
反馈控制原理为：通过实时监测线圈电流的

卸荷时间 ｔ２，乘以载波频率，得到反馈占空比为

τ４ ＝τ１＋ｔ２ｆ１ （１９）
反向 ＰＷＭ的占空比 τ４的增加可以提高反向

电压的作用时间，进一步加速线圈电流的卸荷速

度，进而降低线圈电流的卸荷时间 ｔ２，直至线圈电
流降低至０Ａ，占空比 τ４保持不变。

根据此反馈控制原理，对原反向 ＰＷＭ仿真
模型进行优化反馈控制，分别得到了在不同载波

频率下的电流响应曲线，如图１２所示。
由图１２可知，对反向 ＰＷＭ的占空比进行反

馈控制后，在 ２０Ｈｚ和 ５０Ｈｚ载波频率下，电流的
卸荷时间从１０ｍｓ降低到２ｍｓ左右，并且不会出

图 １１　不同进口压力下的阀芯合力优化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｓｕｌｔａｎｔｆｏｒｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｂａｌｌ

ｖａｌｖｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｌｅｔｐｒｅｓｓｕｒｅｓ

图 １２　不同载波频率下的线圈电流响应优化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｉｌｃｕｒｒｅｎｔ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ
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　第 ６期 高强，等：高速开关阀的复合 ＰＷＭ控制策略分析与优化

现负电流，避免阀芯重新打开的问题，有效降低了

阀芯的关闭时间，提高了阀芯响应速度。

４．４　复合 ＰＷＭ 控制策略验证
为了对比复合 ＰＷＭ控制和单一 ＰＷＭ控制的

性能，分别对２种控制器仿真，结果如图１３所示。
由图１３可知，与单一 ＰＷＭ控制相比，采用复

合 ＰＷＭ控制策略后，阀芯在最大开口维持阶段
时，线圈电流降低约 ８０％，有效降低了功耗。由
图１４可知，阀芯关闭时，以理想阀芯位移为参考，
采用复合 ＰＷＭ控制的阀芯关闭时间在３ｍｓ以内，
与单一 ＰＷＭ控制相比，减小约６２．５％。

图 １３　不同控制策略下的线圈电流对比曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｉｌｃｕｒｒｅｎｔｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ

图 １４　不同控制策略下的阀芯位移对比曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｂａｌｌｖａｌｖｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ

５　结　论

本文提出了一种适用于高速开关阀的复合

ＰＷＭ控制策略，包括基准 ＰＷＭ、激励 ＰＷＭ、高频
ＰＷＭ及反向 ＰＷＭ，并给出了复合 ＰＷＭ的作用机
制与工作原理。

１）针对激励 ＰＷＭ，设计了基于阀芯位移观
测的占空比控制器，结果表明，阀芯位移在不同载

波频率和不同进口压力下均可以达到最大开口。

２）针对高频 ＰＷＭ，设计了基于进口压力反
馈的占空比控制器，结果表明，在不同进口压力

下，阀芯合力始终略大于０。

３）针对反向 ＰＷＭ，设计了基于线圈电流卸
荷时间反馈的占空比控制器，结果表明，在 ２０Ｈｚ
和５０Ｈｚ载波频率下，与单一 ＰＷＭ控制相比，线
圈电流的卸荷时间从 １０ｍｓ降低到 ２ｍｓ左右，并
且避免了出现反向电流的问题。

４）与单一 ＰＷＭ控制相比，复合 ＰＷＭ控制
下的线圈电流在阀芯最大开口维持阶段降低约

８０％，阀芯关闭时间减少约 ６２．５％，可有效减少
线圈的功率损耗和阀芯的关闭时间。

５）由于本文所有研究工作是在电压幅值为
２４Ｖ的基础上开展的，与单一 ＰＷＭ控制相比，复
合 ＰＷＭ控制策略并未提高电磁力的幅值，故并
未改变阀芯的开启特性。
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１３０ｎｍ体硅反相器链的单粒子瞬态脉宽特性研究
李赛１，２，陈睿１，韩建伟１，３，

（１．中国科学院国家空间科学中心，北京 １００１９０；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９；

３．中国科学院大学 天文与空间科学学院，北京 １０１４０７）

　　摘　　　要：针对１３０ｎｍ体硅反相器链，利用脉冲激光和重离子实验研究了目标电路单
粒子瞬态（ＳＥＴ）的脉宽特性，并分析了电路被辐射诱发的 ＳＥＴ脉宽特性受激光能量、重离子线
性能量传递（ＬＥＴ）值、ＰＭＯＳ管栅长尺寸等因素的影响机制。重离子和脉冲激光实验结果类
似，均表现为随激光能量、ＬＥＴ值的增加，电路被辐射诱发的 ＳＥＴ脉宽逐步增大，且表现出明
显的双（多）峰分布趋势，但辐射诱发的 ＳＥＴ脉冲个数呈先增加再减少规律。此外，实验结果
表明，在不同激光能量、ＬＥＴ值下，ＰＭＯＳ管栅长尺寸影响反相器链 ＳＥＴ脉冲的特征不同。当
激光能量、ＬＥＴ值较低时，ＰＭＯＳ管栅长尺寸大的电路产生的 ＳＥＴ脉宽较大，而当激光能量、
ＬＥＴ值较大时，ＰＭＯＳ管栅长尺寸小的电路反而产生更宽的 ＳＥＴ脉冲。分析表明，较高激光能
量、ＬＥＴ辐照时，寄生双极放大效应被触发可能是导致 ＰＭＯＳ管栅长尺寸影响电路 ＳＥＴ特征差
异的主要原因。

关　键　词：单粒子瞬态 （ＳＥＴ）；反相器；ＣＭＯＳ工艺；重离子；脉冲激光
中图分类号：Ｖ２１６．５＋１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１３７０８

　　单粒子效应是导致在轨航天器故障的主要空
间辐射效应之一

［１］
。随着器件工艺尺寸的不断

缩减，器件往往具有更低的工作电压和更高的工

作频率，此时较小的瞬态收集电流和扰动电压都

将有可能引发电路故障，且随着工作频率的增加，

单粒子瞬态（ＳｉｎｇｌｅＥｖｅｎｔＴｒａｎｓｉｅｎｔ，ＳＥＴ）脉冲被
电路捕获的概率也将大大提高

［２］
，从而更加容易

引发器件出现错误。在微纳工艺尺寸下，ＳＥＴ脉
宽已经可以和正常信号宽度相比拟，因此更加容

易在电路中无损传播，造成电路对 ＳＥＴ瞬态效应
更加敏感。国内外针对模拟器件的 ＳＥＴ效应开
展了大量的研究

［３５］
，并提出多种抗 ＳＥＴ加固方

法，而对于微纳数字逻辑电路的 ＳＥＴ效应研究相

对较少，且主要集中在利用仿真手段研究 ＳＥＴ效
应的脉宽特征、传输机制等

［６８］
，基于实验精细研

究微纳工艺 ＳＥＴ的脉宽特性及影响规律的报道
较少，较难满足微纳电路日益紧迫的抗 ＳＥＴ效应
加固设计需求。

本文针对自主设计的 １３０ｎｍ体硅工艺反相
器链电路，利用重离子和脉冲激光实验手段，对电

路产生的 ＳＥＴ脉宽特征及脉宽分布情况与激光
能量、重离子线性能量传递（ＬｉｎｅａｒＥｎｅｒｇｙＴｒａｎｓ
ｆｅｒ，ＬＥＴ）值及 ＰＭＯＳ管栅长尺寸之间的关系展开
了实验研究，得到了不同因素对 ＳＥＴ脉宽特征的
影响规律，并分析了 ＳＥＴ脉宽特性被诱发的潜在
机制。

qwqw
新建图章
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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　

１　实验样品

ＳＥＴ脉宽特性研究样品为自主设计电路，其
包含靶电路和脉宽检测电路，采用 １３０ｎｍＣＭＯＳ
工艺制造。靶电路包括２条具有不同尺寸单元的
反相器链，级数均为 ２００级。２条反相器链的
ＮＭＯＳ单 元 和 ＰＭＯＳ单 元 的 栅 宽 尺 寸 均 为
０．１３μｍ，ＮＭＯＳ单元栅长尺寸均为０．４２μｍ，但是
ＰＭＯＳ单元栅长尺寸分别为 ０．６４μｍ（反相器链
Ａ）和０．８μｍ（反相器链 Ｂ）。通过片上的脉宽检
测电路实现对产生的 ＳＥＴ脉宽和个数的记录。
ＳＥＴ脉 宽 测 试 精 度 由 反 相 器 的 延 时 决 定，
为 ±１４．１ｐｓ。

ＳＥＴ脉宽测量电路的基本电路如图 １所示。
当 ＳＥＴ脉冲测试链（第 １部分）中有瞬态脉冲传
播时，会触发链中反相器发生翻转，使反相器链的

串行输出结果中存在 ２个连续一致的节点，因此
可以通过此２个节点之间反相器个数乘以反相器
单元延时（２８．２ｐｓ）计算获得 ＳＥＴ脉宽。第 ２部
分和第３部分电路分别用来实现每级反相器的电
平信息的锁存和串行输出。第４部分是自触发电
路，用来触发第 ２部分的锁存器变为保持状态和
触发第３部分将反相器链中各节点的信号值串行
输出。此外，为防止实验过程中测试电路错误诱

发测试失败，对测试电路做了抗 ＳＥＴ脉冲和单粒
子闩锁加固设计。

图 １　ＳＥＴ脉宽测量电路的基本电路

Ｆｉｇ．１　ＢａｓｉｃｃｉｒｃｕｉｔｏｆＳＥＴｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｍｅａｓｕｒｉｎｇｃｉｒｃｕｉｔ

２　实验方法

２．１　脉冲激光实验方法
脉冲激光实验利用中国科学院国家空间科学

中心脉冲激光单粒子效应实验装置开展
［９］
，实验

装置的具体参数为：激光波长为 １０６４ｎｍ，脉宽为
９ｐｓ，光斑直径约 １．７μｍ，脉冲激光重复频率为
１～５０ｋＨｚ，等效 ＬＥＴ值范围为 ０．１～２００ＭｅＶ·
ｃｍ２／ｍｇ。图２为脉冲激光测试系统示意图。为
使激光有效进入芯片，脉冲激光从背部硅衬底面

入射到样品内部
［１０］
。实验过程中，通过计算机上

的 ＳＥＴ脉冲测试软件实时采集和记录检测电路
捕捉到的目标电路发生 ＳＥＴ脉冲效应时的脉宽
和个数。

２．２　重离子实验方法
重离子实验在中国科学院近代物理研究所的

重离子加速器上进行，实验选用的重离子的能量、

图 ２　脉冲激光测试系统

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍｏｆｐｕｌｓｅｌａｓｅｒ

ＬＥＴ值及在硅中的射程如表１所示。重离子垂直
测试芯片轰击，注量为１×１０７个离子／ｃｍ２。实验
过程中，通过片上检测电路检测捕捉目标电路发

生 ＳＥＴ脉冲效应时的脉宽和个数。

８３１１
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表 １　重离子参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｈｅａｖｙｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

离子种类 能量／ＭｅＶ ＬＥＴ值／（ＭｅＶ·ｃｍ２·ｍｇ－１）射程／μｍ

Ｆｅ ６．３ ２９．２ ２０

Ｘｅ
１９９４．１ ４９．６５ １５０．４４
１２０９．５ ６６ ８７．８８

Ｂｉ １２８３．３ ９７．８ ６９．８

３　ＳＥＴ脉冲实验结果

３．１　激光能量及 ＬＥＴ值对 ＳＥＴ脉宽特性的
影响

　　图３为反相器链Ａ、Ｂ在不同激光能量辐照下

图 ３　ＳＥＴ脉宽分布与激光能量的关系

Ｆｉｇ．３　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎＳＥＴｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｌａｓｅｒｅｎｅｒｇｙ

产生的 ＳＥＴ脉宽分布情况。可以看出，随着激光
能量的增加，电路产生的 ＳＥＴ脉冲个数增多，ＳＥＴ
脉宽分布的峰值所对应的脉宽值逐渐增大，且有

多峰出现。当激光能量较低（６４２ｐＪ）时，２条反相
器链产生的 ＳＥＴ脉宽分布均只有一个峰值，且峰
值对应的 ＳＥＴ脉宽相同，但是相比于反相器链 Ａ，
反相器链 Ｂ产生了更多、更宽的 ＳＥＴ脉冲。在激
光能量为８１８ｐＪ和１０４２ｐＪ时，２条反相器链产生
的 ＳＥＴ脉宽分布均出现多峰分布，仍然是反相器
链 Ｂ产生了更宽的 ＳＥＴ脉冲，但反相器链 Ｂ产生
的 ＳＥＴ脉宽分布峰值对应的脉宽值与反相器链 Ａ
产生的 ＳＥＴ分布峰值对应的脉宽值相接近。当
激光能量增加到 ２１８４ｐＪ时，反相器链 Ａ和反相
器链 Ｂ的脉宽分布均有 ２个峰值，此时反相器链
Ａ的主峰对应 ＳＥＴ脉宽小于反相器链 Ｂ的主峰
对应 ＳＥＴ脉宽，反相器链 Ａ的次峰在其主峰右
边，反相器链 Ｂ的次峰在其主峰左边，且反相器
链 Ａ的次峰对应 ＳＥＴ脉宽大于反相器链 Ｂ的次
峰对应 ＳＥＴ脉宽，同时反相器链 Ａ也产生了更宽
的 ＳＥＴ脉冲。

图４为反相器链 Ａ、Ｂ在不同 ＬＥＴ值的重离
子辐照下产生的 ＳＥＴ脉宽分布情况。可以看出，
随着 ＬＥＴ值的增加，电路产生的 ＳＥＴ脉宽分布的
峰值所对应的脉宽值逐渐增大，且有多峰出现。

与脉 冲 激 光 实 验 结 果 类 似，在 较 低 ＬＥＴ值
（２９．２ＭｅＶ·ｃｍ２／ｍｇ）时，反相器链 Ｂ产生了更
多、更宽的 ＳＥＴ，且反相器链 Ｂ产生的 ＳＥＴ脉宽
分布峰值对应的脉宽大于反相器链 Ａ峰值对应
的脉宽，且此时反相器链 Ｂ产生的 ＳＥＴ脉宽的分
布已呈双峰趋势，其中次峰位于主峰的左侧。随着

重离子 ＬＥＴ值的增加，反相器链 Ａ开始产生更多、
更宽的 ＳＥＴ脉冲，且反相器链 Ａ的 ＳＥＴ脉宽分布
也开始出现双峰分布。当 ＬＥＴ值为 ４９．６５ＭｅＶ·
ｃｍ２／ｍｇ时，反相器链 Ａ和反相器链 Ｂ的 ＳＥＴ脉
宽分布的次峰均出现在主峰的左侧，而当 ＬＥＴ值
增大为 ６６ＭｅＶ·ｃｍ２／ｍｇ时，反相器链 Ａ的 ＳＥＴ
脉宽分布已经出现 ３个峰值，反相器链 Ｂ的 ＳＥＴ
脉宽分布对应的 ２个峰值比较接近。当 ＬＥＴ值
为９７．８ＭｅＶ·ｃｍ２／ｍｇ时，反相器链 Ａ的 ＳＥＴ脉
宽分布仍然有３个峰值，且 ２个次峰分别出现在
主峰的两侧，反相器链 Ｂ的 ＳＥＴ脉宽分布有 ２个
峰值，次峰位于主峰的右侧。

３．２　ＰＭＯＳ管栅长尺寸对 ＳＥＴ脉宽特性的影响
图５为反相器链产生的 ＳＥＴ脉冲个数随激

光能量和重离子 ＬＥＴ值增加的实验结果。图６
为反相器链产生的ＳＥＴ平均脉宽随激光能量和

９３１１
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图 ４　ＳＥＴ脉宽分布与 ＬＥＴ值的关系

Ｆｉｇ．４　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎＳＥＴｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄＬＥＴ

重离子 ＬＥＴ值增加的实验结果。从图 ５可以看
出，脉冲激光实验结果和重离子实验结果表现一

致，在较低激光能量、ＬＥＴ值时，反相器链 Ａ产生
较少的 ＳＥＴ脉冲，而随着激光辐照能量增加到
８１８ｐＪ、重离子ＬＥＴ值增加到４９．６５ＭｅＶ·ｃｍ２／ｍｇ
时，反相器链 Ａ产生的 ＳＥＴ脉冲多于反相器链 Ｂ
产生的 ＳＥＴ脉冲，但是随着激光能量、ＬＥＴ值的
进一步增大，２条反相器链产生的 ＳＥＴ脉冲个数
均开始减少，且当激光能量为 ２１８４ｐＪ、重离子
ＬＥＴ值为 ９７．８ＭｅＶ·ｃｍ２／ｍｇ时，反相器链 Ａ产
生的ＳＥＴ脉冲个数少于反相器链Ｂ产生的ＳＥＴ

图 ５　反相器链产生的 ＳＥＴ脉冲个数与激光

能量、ＬＥＴ值的关系

Ｆｉｇ．５　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｂｅｒｏｆＳＥＴｐｕｌｓｅ

ｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｉｎｖｅｒｔｅｒｃｈａｉｎａｎｄ

ｌａｓｅｒｅｎｅｒｇｙ／ＬＥＴ

图 ６　反相器链产生的 ＳＥＴ脉冲的平均脉宽与

激光能量、ＬＥＴ值的关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｖｅｒａｇｅｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｏｆ

ＳＥＴｐｕｌｓｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｉｎｖｅｒｔｅｒｃｈａｉｎａｎｄ

ｌａｓｅｒｅｎｅｒｇｙ／ＬＥＴ

脉冲个数。从图 ６可以看出，在较低激光能量、
ＬＥＴ值下，反相器链 Ａ产生的 ＳＥＴ平均脉宽小于
反相器链 Ｂ产生的 ＳＥＴ平均脉宽，而在较高激光
能量、ＬＥＴ值下，反相器链 Ａ产生的 ＳＥＴ平均脉
宽大于反相器链 Ｂ产生的 ＳＥＴ平均脉宽。激光
能量为２１８４ｐＪ时，反相器链 Ａ产生的 ＳＥＴ平均脉
宽比反相器链 Ｂ产生的 ＳＥＴ平均脉宽宽（６２．９±
１４．１）ｐｓ；重离子 ＬＥＴ值为 ９７．８ＭｅＶ·ｃｍ２／ｍｇ
时，反相器链 Ａ产生的 ＳＥＴ平均脉宽比反相器链
Ｂ产生的 ＳＥＴ平均脉宽宽（１４７．９８±１４．１）ｐｓ。

４　ＳＥＴ脉冲实验结果分析
４．１　激光能量及 ＬＥＴ值对 ＳＥＴ脉宽影响结果

分析

　　不同激光能量、ＬＥＴ值在器件有源区沉积的

０４１１
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能量不同，随着重离子 ＬＥＴ值和激光能量的增
大，辐照区域上电离的电子空穴对数量增加，增加

了电荷收集时间，提高了电荷收集效率，因此在被

测电路中形成了更宽、更多的 ＳＥＴ脉冲。前期的
研究表明，晶体管被辐照后电离的电荷收集呈高

斯分布
［１１］
，故典型单元的 ＳＥＴ脉宽分布也应该符

合高斯分布
［１２］
。在较低激光能量、ＬＥＴ值时，电

路受辐照产生的 ＳＥＴ脉宽分布近似呈高斯分布，
这与文献［１２］的实验研究结果一致。而随着激
光能量、ＬＥＴ值的增加，电荷共享效应开始明显，
因此将产生更多的 ＳＥＴ脉冲，使其脉宽分布在不
同脉宽值下出现峰值，即出现多峰分布。因激光

辐照时的光斑尺寸约为１．７μｍ，远大于重离子电
离的核心径迹尺寸

［１３］
，所以在激光辐照情况下更

容易产生电荷共享，从而电路产生的 ＳＥＴ脉宽分
布更加容易出现多峰分布。在较高激光能量、

ＬＥＴ值下，有大量的研究表明［１４１７］
，基于双阱工

艺的 ＰＭＯＳ晶体管的寄生双极晶体管将被打开，
此时 ＰＭＯＳ产生的 ＳＥＴ脉冲的脉宽将宽于 ＮＭＯＳ
产生的 ＳＥＴ脉冲脉宽［１８１９］

。

双阱工艺下 ＣＭＯＳ电路中寄生双极晶体管的
结构如图７所示。以输入 Ａ为高电平，输出 Ｙ为
低电平为例进行分析。当带电粒子入射 ＰＭＯＳ管
漏极时，ＰＭＯＳ中横向寄生的双极晶体管的基极
（Ｎ阱）吸收电子电势被拉低，因此横向寄生的双
极晶体管被打开，从而对收集电流进行放大，致使

ＰＭＯＳ产生一个较宽的 ＳＥＴ脉冲。但对于 ＮＭＯＳ
管来说，横向寄生的双极晶体管的基极（Ｐ阱）吸
收空穴后电势被拉高，而集电极和发射极均为低

电平，故该寄生的双极晶体管处于饱和状态，不会

对收集的瞬态电流进行放大。此外，当带电粒子

入射 ＰＭＯＳ漏极时，ＰＭＯＳ中纵向寄生的双极晶
体管的基极（Ｎ阱）也会吸收电子从而电势降低，
因此纵向的双极晶体管被打开，进一步对瞬态电

流进行放大。而 ＮＭＯＳ的纵向结构为 ｎｐｐ型，
不存在构成寄生双极晶体管的条件，因此ＰＭＯＳ
管的寄生双极放大效应更加敏感。对于输入低

图 ７　双阱工艺下 ＣＭＯＳ电路中寄生双极晶体管结构

Ｆｉｇ．７　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｐａｒａｓｉｔｉｃｂｉｐｏｌａｒｔｒａｎｓｉｓｔｏｒｉｎＣＭＯＳ

ｃｉｒｃｕｉｔｉｎｄｏｕｂｌｅｗｅｌｌｐｒｏｃｅｓｓ

电平、输出高电平状态进行分析，同样可以得到

ＰＭＯＳ寄生的双极放大效应比 ＮＭＯＳ更敏感。因
此，较高激光能量、ＬＥＴ值下，ＰＭＯＳ管中寄生的
双极晶体管被打开从而产生一个宽于 ＮＭＯＳ产
生的 ＳＥＴ脉冲是反相器链产生 ＳＥＴ脉宽的分布
出现２个峰值的原因，且次峰存在于主峰的右侧。
由于重离子核心径迹尺寸比激光光斑尺寸小，只

有在相对非常大的 ＬＥＴ值下电路才会受到电荷
共享效应的影响，而在此之前，电路将先受寄生双

极放大效应影响，因此电路的 ＳＥＴ脉宽分布先出
现双峰分布再出现多峰分布。

４．２　ＰＭＯＳ管栅长尺寸对 ＳＥＴ脉宽影响结果
分析

　　载流子漂移扩散过程及寄生双极放大过程是
晶体管产生电荷收集的基本机理

［２０］
，电子空穴

对在电场作用下发生漂移的响应时间约为 １～
２ｐｓ，其主要影响 ＳＥＴ脉冲的幅值强度［２１］

，而随着

时间的推移，因电子空穴对浓度梯度的存在，扩散

作用将对 ＳＥＴ脉冲的拖尾产生影响［２２］
。ＳＥＴ瞬

态采集电路是以反相器链中某一级反相器的翻转

作为触发信号，在相同激光能量、ＬＥＴ值下，因
ＰＭＯＳ管栅长尺寸大的反相器链的等效电阻小，
所以产生的 ＳＥＴ脉冲幅值大于 ＰＭＯＳ管栅长尺
寸小的反相器链产生的瞬态幅值，从而先触发检

测电路并被捕获，因此测得的 ＰＭＯＳ管栅长尺寸
大的反相器链 Ｂ产生的 ＳＥＴ脉冲数量更多一些。
此外，因反相器链 Ｂ被辐照后电离的电荷分布空
间大，扩散作用收集电荷所持续的时间较长，因此

将产生较宽的 ＳＥＴ脉冲。
在较高激光能量、ＬＥＴ值时，因反相器链 Ａ

比反相器链 Ｂ具有更小的 ＰＭＯＳ管栅长尺寸，而
随着器件尺寸减小，寄生双极晶体管的基极也相

应减小，导致其电流增益增加
［２３］
，因此栅长尺寸

小的反相器链产生了更宽的 ＳＥＴ脉冲。当 ＰＭＯＳ
中的寄生双极晶体管被打开时，寄生晶体管的双

极放大效应对目标电路的影响大于载流子漂移扩

散过程对收集的 ＳＥＴ脉冲的影响，故此时表现为
栅长尺寸小的电路产生了更宽的 ＳＥＴ脉冲。此
外，当激光能量、ＬＥＴ值很大时，电荷共享效应容
易发生从而使电路产生较多的窄 ＳＥＴ脉冲，但是
产生的 ２个或多个 ＳＥＴ脉冲有可能叠加到一起，
从而被检测电路以一个脉冲捕捉，因此实验结果

表现为测得的 ＳＥＴ个数下降，但 ＳＥＴ脉宽增加。
４．３　脉冲激光和重离子结果对比分析

实验结果对比分析发现，２条反相器链在脉
冲激光和重离子辐照下产生的 ＳＥＴ脉冲结果较
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为一致，即较低激光能量、ＬＥＴ值时反相器链 Ｂ
比反相器链 Ａ敏感，较高激光能量、ＬＥＴ值时反
相器链 Ａ的寄生双极效应更严重，导致其更敏
感，但是２种实验手段在不同能量、ＬＥＴ值下对
ＳＥＴ脉宽特性的影响上仍存在差异。相比于重离
子辐照，较低激光能量辐照时即可出现 ＳＥＴ脉宽
的多峰分布，而相比于激光，重离子在较低 ＬＥＴ
值下更容易使 ＰＭＯＳ管的寄生双极效应打开，从
而产生一个较宽的 ＳＥＴ脉冲。

脉冲激光诱发单粒子效应的物理机理与重离

子类似，都是电离诱发的电子空穴对被电路内部
敏感节点收集形成瞬态电流，进而对电路造成影

响，但二者的电离机制和电离（能量沉积）径迹有

所不同
［２４］
。脉冲激光的电离机制是光子与半导

体材料相互作用，半导体材料吸收光子从而产生

电子空穴对，而重离子在半导体材料中的电离过
程是重离子与半导体材料相互作用的能损过程。

在电离（能量沉积）径迹方面，脉冲激光在纵向上

沉积的能量随入射深度的增加呈指数减小，而重

离子在纵向上沉积的能量则随入射深度的增加而

增加，射程的末端沉积的能量较多
［２５］
，而在横向

上，激光辐照产生载流子的面积较大（光斑尺寸

为微米量级），而重离子的电离径迹直径较小（纳

米量级
［２６］
）。

由于激光的横向沉积能量面积较大，在激光

能量较弱时，电荷共享效应不存在或不明显，但随

着激光能量的进一步增加，电荷共享效应开始显

著，从而使电路产生的 ＳＥＴ脉宽分布出现多峰分
布。因重离子在纵向沉积能量随入射深度的增加

而增加，使得 ＰＭＯＳ管中寄生的双极晶体管的基
极更容易收集较多的电荷，从而打开寄生的双极

晶体管，因此相比于激光辐照情况，在较低 ＬＥＴ
值下反相器链 Ａ产生的 ＳＥＴ的脉宽便超过反相
器链 Ｂ产生的 ＳＥＴ脉宽。此外，当 ＬＥＴ值很大时
也有可能出现电荷共享效应，致使 ＳＥＴ脉宽分布
出现多峰。

５　结　论

１）双阱 ＣＭＯＳ工艺下，ＰＭＯＳ的寄生双极效
应 开 启 和 电 荷 共 享 效 应 是 较 高 激 光 能 量

（２１８４ｐＪ）和较高 ＬＥＴ值（４９．６５、６６、９７．８ＭｅＶ·
ｃｍ２／ｍｇ）下造成 ＳＥＴ脉宽呈双（多）峰分布的主
要原因。

２）ＰＭＯＳ晶体管的寄生双极晶体管效应在
较高激光能量、ＬＥＴ值下显著，且 ＰＭＯＳ管栅长尺
寸小的反相器链电路的寄生双极效应更严重

（激光能量为２１８４ｐＪ时，反相器链 Ａ比反相器链
Ｂ产生的 ＳＥＴ平均脉宽约宽 ６２．９ｐｓ；ＬＥＴ值为
９７．８ＭｅＶ·ｃｍ２／ｍｇ时，反相器链 Ａ比反相器链 Ｂ
产生的 ＳＥＴ平均脉宽约宽１４７．９８ｐｓ）。

３）受电离（能量沉积）径迹的影响，重离子
更容易使 ＰＭＯＳ管中寄生的双极晶体管打开。
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ｈｉｔｓｉｎ６５ｎｍＣＭＯＳ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｕｃｌｅａｒＳｃｉ

ｅｎｃｅ，２０１０，５７（６）：３３８６３３９１．

［１７］ＡＭＵＳＡＮＯＡ，ＷＩＴＵＬＳＫＩＡＦ，ＭＡＳＳＥＮＧＩＬＬＬＷ，ｅｔａｌ．

Ｃｈａｒｇｅｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎａｎｄｃｈａｒｇｅｓｈａｒｉｎｇｉｎａ１３０ｎｍＣＭＯＳｔｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｕｃｌｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ，２００６，５３

（６）：３２５３３２５８．

［１８］刘家齐，赵元富，王亮，等．６５ｎｍ反相器单粒子瞬态脉宽的

多峰值现象［Ｊ］．微电子技术，２０１７，４３（１）：２０２３．

ＬＩＵＪＱ，ＺＨＡＯＹＦ，ＷＡＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｍｕｌｔｉｐｅａｋｐｈｅｎｏｍｅ

ｎｏｎｉｎ６５ｎｍｉｎｖｅｒｔｅｒｓｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｄｉｓｔｒｉ

ｂｕｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，４３（１）：２０２３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＯＬＳＯＮＢＤ，ＢＡＬＬＤＲ，ＷＡＲＲＥＮＫＷ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓ

ｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｃｈａｒｇｅｓｈａｒｉｎｇａｎｄｐａｒａｓｉｔｉｃｂｉｐｏｌａｒｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎｉｎａ

ｈｉｇｈｓｃａｌｅｄＳＲＡＭ ｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｏｎＮｕｃｌｅａｒ

Ｓｃｉｅｎｃｅ，２００５，５２（６）：２１３２２１３６．

［２０］刘蓉容，池雅庆，窦强．结深对 ６５ｎｍ体硅 ＣＭＯＳ晶体管单

粒子瞬态脉冲的影响［Ｊ］．计算机工程与科学，２０１７，３９

（１２）：２１７６２１８４．

ＬＩＵＲＲ，ＣＨＩＹＱ，ＤＯＵＱ．ＩｍｐａｃｔｏｆｊｕｎｃｔｉｏｎｄｅｐｔｈｏｎＳＥＴ

ｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｉｎ６５ｎｍｂｕｌｋＣＭＯＳｔｒａｎｓｉｓｔｏｒ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＳｃｉｅｎｃｅ，２０１７，３９（１２）：２１７６２１８４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］刘征，陈书明，梁斌，等．单粒子瞬变中的双极放大效应研究

［Ｊ］．物理学报，２０１０，５９（１）：６４９６５４．

ＬＩＵＺ，ＣＨＥＮＳＭ，ＬＩＡＮＧＢ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｂｉｐｏｌａｒａｍｐｌｉｆｉ

ｃａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｎｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｔｒａｎｓｉｅｎｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｈｙｓｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２０１０，５９（１）：６４９６５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＦＥＲＬＥＴＣＡＶＲＯＩＳＶ，ＰＡＩＬＬＥＴＰ，ＭＣＭＯＲＲＯＷＤ，ｅｔａｌ．Ｄｉ

ｒｅｃｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｕｌｓｅｓｉｎｄｕｃｅｄｂｙｌａｓｅｒａｎｄｈｅａｖｙ

ｉｏｎｉｒｒａｄｉａｔｉｏｎｉｎｄｅｃａｎａｎｏｍｅｔｅｒｄｅｖｉｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＮｕｃｌｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ，２００５，５２（６）：２１０４２１１３．

［２３］ＤＯＤＤＰＥ，ＳＥＸＴＯＮＦＷ，ＨＡＳＨＧＬ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐａｃｔｏｆｔｅｃｈｎｏｌ

ｏｇｙｔｒｅｎｄｓｏｎＳＥＵｉｎＣＭＯＳＳＲＡＭｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＮｕｃｌｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ，１９９６，４３（６）：２７９７２８０４．

［２４］薛玉雄，曹洲，杨世宇，等．重离子和脉冲激光模拟单粒子翻

转阈值等等效性研究［Ｊ］．原子能科学技术，２００７，４１（６）：

６５３６５８．

ＸＵＥＹＸ，ＣＡＯＺ，ＹＡＮＧＳＹ，ｅｔａｌ．Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｃｅｓｔｕｄｙｏｎ

ｈｅａｖｙｉｏｎａｎｄｐｕｌｓｅｄｌａｓｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｕｐｓｅｔ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ［Ｊ］．ＡｔｏｍｉｃＥｎｅｒｇｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７，

４１（６）：６５３６５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］ＪＯＨＮＳＴＯＮＡＨ．Ｃｈａｒｇｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｎｄｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎｉｎｐｎｊｕｎｃ

ｔｉｏｎｓｅｘｃｉｔｅｄｗｉｔｈｐｕｌｓｅｄｉｎｆｒａｒｅｄ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＮｕｃｌｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ，１９９３，４０（６）：１６９４１７０２．

［２６］ＲＡＩＮＥＭ，ＨＵＢＥＲＴＧ，ＧＡＩＬＬＡＲＤＩＮＭ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐａｃｔｏｆｔｈｅ

ｒａｄｉａｌｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅｏｎｓｅｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｆｏｒＳＯＩｔｒａｎｓｉｓｔｏｒｓａｎｄ

ＳＲＡＭｓｂｅｙｏｎｄｔｈｅ３２ｎｍｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌｎｏｄｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｕｃｌｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０１１，５８（３）：８４０８４７．

　作者简介：

　李赛　女，博士研究生。主要研究方向：空间辐射效应。

陈睿　男，博士，副研究员。主要研究方向：空间辐射效应。

韩建伟　男，博士，研究员。主要研究方向：空间辐射效应。
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Ｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ
１３０ｎｍｂｕｌｋｓｉｌｉｃｏｎｉｎｖｅｒｔｅｒｃｈａｉｎ
ＬＩＳａｉ１，２，ＣＨＥＮＲｕｉ１，ＨＡＮＪｉａｎｗｅｉ１，３，

（１．ＮａｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅＣｅｎｔｅｒ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１９０，Ｃｈｉｎａ；

２．ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎｏｍｙａｎｄＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ，ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４０７，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｔｒａｎｓｉｅｎｔ（ＳＥＴ）ｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｂｙｍｅａｎｓｏｆｐｕｌｓｅｌａｓｅｒ
ａｎｄｈｅａｖｙｉｏｎｉｒｒａｄｉａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｉｎｖｅｒｔｅｒｃｈａｉｎｆａｂｒｉｃａｔｅｄｂｙ１３０ｎｍｂｕｌｋｓｉｌｉｃｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ｔｈｅｉｍｐａｃｔｓｏｆｌａｓｅｒ
ｅｎｅｒｇｙ，ｈｅａｖｙｉｏｎｌｉｎｅａｒｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒ（ＬＥＴ），ａｎｄＰＭＯＳｇａｔｅｌｅｎｇｔｈｏｎｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＳＥＴｐｕｌｓｅ
ｗｉｄｔｈｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｅａｖｙｉｏｎａｎｄｌａｓｅｒａｒｅｓｉｍｉｌａｒ，ａｎｄｂｏｔｈｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ
ｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｏｆＳＥＴｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｌａｓｅｒｅｎｅｒｇｙ／ＬＥＴｒａｉｓｅ，ａｎｄｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＳＥＴｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｈａｓｄｏｕｂｌｅ
（ｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅ）ｐｅａｋｓ，ｂｕｔｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆＳＥＴｇｅｎｅｒａｔｅｄｉｎｔｈｅｃｉｒｃｕｉｔｉｎｃｒｅａｓｅｓｆｉｒｓｔａｎｄｔｈｅｎｄｅｃｒｅａｓｅｓ．Ｉｎａｄ
ｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｓｅｒｅｎｅｒｇｙ／ＬＥＴ，ｔｈｅｓｉｚｅｏｆＰＭＯＳｇａｔｅｌｅｎｇｔｈａｆ
ｆｅｃｔｓｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＳＥＴｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｙ．Ａｔｌｏｗｌａｓｅｒｅｎｅｒｇｙ／ＬＥＴ，ｔｈｅｃｉｒｃｕｉｔｗｉｔｈｌａｒｇｅｒＰＭＯＳｇａｔｅｌｅｎｇｔｈ
ｐｒｏｄｕｃｅｓａｗｉｄｅｒＳＥＴｐｕｌｓｅ，ａｎｄｏｎｔｈｅｃｏｎｔｒａｒｙ，ａｔｈｉｇｈｌａｓｅｒｅｎｅｒｇｙ／ＬＥＴ，ｔｈｅｃｉｒｃｕｉｔｗｉｔｈｓｍａｌｌｅｒＰＭＯＳ
ｇａｔｅｌｅｎｇｔｈｐｒｏｄｕｃｅｓａｗｉｄｅｒＳＥＴｐｕｌｓｅ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ，ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅ
ｐａｒａｓｉｔｉｃｂｉｐｏｌａｒａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｍａｙｂｅｔｈｅｍａｉｎｃａｕｓｅｏｆｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆＳＥＴｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｗｉｔｈｈｉｇｈ
ｅｎｅｒｇｙ／ＬＥＴｉｒｒａｄｉａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｔｒａｎｓｉｅｎｔ（ＳＥＴ）；ｉｎｖｅｒｔｅｒ；ＣＭＯＳｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ；ｈｅａｖｙｉｏｎ；ｐｕｌｓｅｌａｓｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１１００８：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０８．１０２７．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１７０５２２８）；ＫｅｙＰｒｏｊｅｃｔｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆ

ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ（ＫＧＦＺＤ１３５１６００５）；ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＦｕｎｄｏｆＣｈｉｎｅｓｅ
ＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ（ＣＸＪＪ１６Ｍ２４５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈａｎｊｗ＠ｎｓｓｃ．ａｃ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ６

　收稿日期：２０１８０９２９；录用日期：２０１８１１２３；网络出版时间：２０１９０１２２１４：５９
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２ＵＰＲＲＲＵ并联机构及其运动学分析
陈淼，张氢，葛韵斐，秦仙蓉，孙远韬

（同济大学 机械与能源工程学院，上海　２０１８０４）

　　摘　　　要：针对航天制造中轻金属材料搅拌摩擦焊的焊接需求，提出一种以 ２ＵＰＲ
ＲＲＵ构型的１Ｔ２Ｒ三自由度并联机构为主要执行机构的焊接装备。基于螺旋理论分析了该构
型在一般位型和特殊位型下的约束螺旋系和自由度性质，指出该构型是具有两转一移的全周

自由度机构。建立２ＵＰＲＲＲＵ并联机构运动学模型，利用闭环矢量法建立动平台位姿与各驱
动支链的关系，推导其运动学的正反解；在正解过程中构造优化目标函数，采用粒子群优化

（ＰＳＯ）算法分析了位姿输出与驱动关节输入的关系，得到了驱动输入的精确解。基于输入／输
出速度雅可比矩阵分析了机构的奇异性问题，指出该构型避免存在驱动奇异的条件，研究表明

该机构具有较好的运动学特性和驱动特性，具备良好的应用潜力。

关　键　词：搅拌摩擦焊；２ＵＰＲＲＲＵ并联机构；螺旋理论；全周自由度；位姿正解；奇
异性分析

中图分类号：ＴＨ１１２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１４５０８

　　搅拌摩擦焊是一种先进的固相焊接方法，在
压焊过程中能够形成致密的、力学性能优异的焊

缝，广泛应用于飞机曲面壁板、机翼结构等轻金属

（铝合金、钛合金等）结构材料的焊接制造中
［１２］
。

压焊过程需要施加较大的顶锻压力和驱动力

矩
［３］
，因此具备优异的刚度性能和重载承受力是

搅拌摩擦焊装备的重要特性；同时为满足复杂空

间焊缝的需求，装备应具有良好的灵活性及姿态

调整能力。机构作为搅拌摩擦焊机械装备的骨

架，是其实现优异性能的根本
［４］
，现有搅拌摩擦

焊机一般由机床改进而成，Ｌｏｎｇｈｕｒｓｔ［５］将铣床改
装为搅拌摩擦焊机，成本较低，但该类焊机只适应

于平面焊缝的连接，生产效率较低；Ｂａｃｋｅｒ等［６］

设计了串联型搅拌摩擦焊接机器人，灵活度及工

艺柔性较好，但关节式串联机器人的低负载能力

和低刚度限制了其在搅拌摩擦焊中的应用，且为

具有足够的刚度，该类机器往往比较笨重
［７］
。本

文提出一种以三自由度并联机构为主要执行机构

的焊接装备，该机构由若干条闭环支链及动静平台

组成，具有较高的刚度及承载能力，负载能力／机器
人质量比远高于串联型机器人，且驱动关节累积误

差小，运行精度高，因此更能适应航天制造中搅拌

摩擦焊的焊接需求；但并联机构同时也存在自由度

性质不稳定、位姿正解困难等缺点
［８９］
，本文旨在得

到一类具有稳定三自由度性质的并联机构（１Ｔ２Ｒ，
１Ｔ：一个移动自由度，２Ｒ：两个转动自由度），并对
其位姿正反解和奇异性问题进行深入研究。

１９８３年，Ｈｕｎｔ［１０］首次提出了具有 １Ｔ２Ｒ自由
度性质的 ３ＲＰＳ（Ｒ为转动副，Ｐ为移动副，Ｓ为
球面副）并联机构，该机构被应用于混联型数控

铣床
［１１］
、光电跟踪系统

［１２］
等各领域。２００５年，李

艳文
［１３］
推导了 ３ＲＰＳ的奇异判别式，并用线几

qwqw
新建图章
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何、螺旋理论等方法分析了 １０种奇异构型，指出
该构型的奇异性问题较为严重。２０１６年，邹
成

［１４］
提出了 ２ＵＰＲ／ＲＰＳ（Ｕ为万向铰）构型的

１Ｔ２Ｒ并联机构，利用螺旋理论证明了该构型在特
殊位型下有绕轴 ｘ转动、绕动平台轴线的转动自
由度以及沿 ｚ轴的移动自由度。张扬［１５］

提出了

一种无伴随运动的新型两转一移 ３ＵＰＵ并联机
构，并应用螺旋理论对其自由度性质进行了分析，

指出该机构在满足一定尺寸条件下具有全周自由

度的性质。吴金波和韩鹏
［１６］
应用线几何工具和

旋量理论分析了３ＵＰＵ并联机构的奇异性。
目前，部分研究仅对提出的 １Ｔ２Ｒ并联机构

在特殊位型下进行自由度性质分析，这是不充分

的，因为当机构位型发生变化时，机构的自由度数

目和性质可能会发生变化
［１７］
，即不具备全周自由

度的性质，机构存在伴随运动和较大的奇异性问

题，这对机构的力学性能、轨迹规划和控制精度等

方面都极为不利。

机构位姿的正反解问题是轨迹规划及控制研

究的基础。与串联机构不同，并联机构位姿的反

解较为简单，可以直接得到解析解，而正解问题需

面临多元非线性方程组的问题，较为复杂，因此一

般采用数值法求解。Ｌｉｕ等［１８］
采用对偶神经网络

与迭代法相结合的方法，将 ３ＲＲＲ并联机构的正
解空间分为若干子空间以减少神经元个数，提高

了位姿正解的计算速度与精度。王启明等
［１９］
利

用基于 ＬＭ（ＬｅｖｅｎｂｅｒｇＭａｒｑｕａｒｄｔ）算法改进的 ＢＰ
神经网络模型，较好地解决了 Ｓｔｅｗａｒｔ并联机构位
姿正解效率对迭代初值过度依赖的问题。吴小勇

等
［２０］
利用改进蚁群算法，将非线性方程组的多目

标优化问题转化为单目标优化问题，有效地解决

了３ＰＰＲ并联机构位姿正解问题。
本文提出一种应用于搅拌摩擦焊机械装备上

的２ＵＰＲＲＲＵ全周自由度并联机构，首先利用螺
旋理论推导了该机构在普通位型和特殊位型下的

约束螺旋系，充分分析其自由度数目与性质，并结

合修正 ＧｒüｂｌｅｒＫｕｔｚｂａｃｈ公式［２１２２］
进行了自由度

数目的验证。随后利用闭环矢量法建立了动平台

位姿输出与各驱动支链输入的关系，推导了其运

动学反解解析式。在正解过程中，根据反解表达

式构造了优化目标函数，在位姿空间内，采用粒子

群优化（ＰＳＯ）算法得到了位姿与驱动关节的关
系。最后，对反解解析式进行求导，得到该机构输

入／输出的速度雅可比矩阵关系式，基于雅可比矩
阵的方法从边界奇异、驱动奇异和混合奇异 ３方
面分析了机构的奇异性问题。

１　构型分析

１．１　机构描述
搅拌摩擦焊执行部分主要由 ２ＵＰＲＲＲＵ并

联机构及搅拌头组成，其中并联机构由动平台、静

平台、一条 ＲＲＵ支链及两条 ＵＰＲ支链组成，ＲＲＵ
支链中 Ｕ副与动平台相连，ＵＰＲ支链中的 Ｕ副与
静平台相连，如图１所示。

图 １　搅拌摩擦焊执行机构

Ｆｉｇ．１　Ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎｓｔｉｒｗｅｌｄｉｎｇｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

如图 ２所示，２ＵＰＲＲＲＵ并联机构动静平台
分别为等腰直角三角形△Ａ１Ａ２Ａ３和△Ｂ１Ｂ２Ｂ３，分
支 Ｂ１Ａ１及分支 Ｂ２Ａ２为 ＵＰＲ支链，分支 Ｂ３Ａ３为
ＲＲＵ支链，各支链末端运动副固定于相应平台的
顶点。为便于分析，以静平台长边 Ｂ１Ｂ２的中点为
坐标原点 Ｏ建立如图２所示 Ｏｘｙｚ坐标系，ｘ轴沿
ＯＢ３方向，ｙ轴沿 Ｂ１Ｂ２，ｚ轴垂直于平台向上，同理
以动平台长边 Ａ１Ａ２的中点为坐标原点 Ｐ建立
Ｐｘ′ｙ′ｚ′坐标系，ｘ′轴沿 ＰＡ３方向，ｙ′轴沿 Ａ１Ａ２，
ｚ′轴根据右手定则确定，各点坐标 Ａｉ＝（ｘＡｉ，ｙＡｉ，
ｚＡｉ），Ｂｉ＝（ｘＢｉ，ｙＢｉ，ｚＢｉ）（其中ｉ＝１，２，３），ＰＡｉ ＝
ａ，ＯＢｉ ＝ｄ。

图 ２　２ＵＰＲＲＲＵ并联机构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ２ＵＰＲＲＲＵ

ｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

６４１１
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　第 ６期 陈淼，等：２ＵＰＲＲＲＵ并联机构及其运动学分析

１．２　普通位型自由度分析
根据全周自由度的定义，一个能够正常工作

的机构其自由度数必须是稳定的，即不论机构处

于哪种位型，机构的自由度数目和性质都要保持

稳定不变
［１５］
。为分析该机构在一般位型下的自

由度性质，假设支链１上的运动副１（Ｓ／１１，Ｓ／ｉｊ为第ｉ
条支链的第 ｊ个运动副）绕 ｙ轴旋转某一角度 β，
根据约束关系，支链２上的运动副 １（Ｓ／２１）也将旋
转 β，由于支链 １的运动副 ４转动轴线始终平行
于 Ｓ／１２，该运动副也将旋转 β，在动平台平面中，运
动螺旋 Ｓ／１４、Ｓ／２４及 Ｓ／３４始终位于同一平面，因此支链
３的运动副４同样会旋转 β。根据螺旋理论，在坐
标系 Ｏｘｙｚ中，支链１的４个运动螺旋分别为
Ｓ／１１ ＝（０，１，０；０，０，０）
Ｓ／１２ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；－ｙＢ１ｓｉｎβ，０，
　　 －ｙＢ１ｃｏｓβ）
Ｓ／１３ ＝（０，０，０；－ｓｉｎβ，ｕ，－ｃｏｓβ）
Ｓ／１４ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；－ｙＡ１ｓｉｎβ，
　　ｘＡ１ｓｉｎβ＋ｚＡ１ｃｏｓβ，－ｙＡ１ｃｏｓβ















）

（１）

式中：ｕ代表支链 １方向向量在 ｙ轴方向上的
投影。

根据约束螺旋与运动螺旋互易积为零的关

系，求得该支链约束螺旋为

Ｓ／ｒ１１ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；０，０，０）

Ｓ／ｒ１２ ＝（０，０，０；ｓｉｎβ，０，ｃｏｓβ
{

）
（２）

可以看到，支链 ＵＰＲ给动平台施加的约束是
平行于分支末端转动副方向且过坐标原点的力线

矢以及沿动平台法线方向的约束力偶。

同理，重复上述过程可以得到 ＵＰＲ支链 ２的
约束螺旋为

Ｓ／ｒ２１ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；０，０，０）

Ｓ／ｒ２２ ＝（０，０，０；ｓｉｎβ，０，ｃｏｓβ
{

）
（３）

对于 ＲＲＵ支链３，运动螺旋为
Ｓ／３１ ＝（０，１，０；０，０，ｘＢ３）

Ｓ／３２ ＝（０，１，０；－ｚ′Ｂ３，０，ｘ′Ｂ３）

Ｓ／３３ ＝（０，１，０；－ｚＡ３，０，ｘＡ３）

Ｓ／３４ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；０，ｘＡ３ｓｉｎβ＋ｚＡ３ｃｏｓβ，０










）

（４）
则支链约束螺旋为

Ｓ／ｒ３１ ＝（０，０，０；ｓｉｎβ，０，ｃｏｓβ）

Ｓ／ｒ３２ ＝（０，ｃｏｓβ，０；－ｚＡ３ｃｏｓβ－ｘＡ３ｓｉｎβ，０，０
{

）

（５）
ＲＲＵ支链给动平台施加的约束为在 ｙＯｚ平

面内平行于 ｙ轴方向的力线矢以及沿动平台法线
方向的约束力偶。

综上，３条支链对动平台施加的约束螺旋
系为

Ｓ／ｒ１１ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；０，０，０）

Ｓ／ｒ１２ ＝（０，０，０；ｓｉｎβ，０，ｃｏｓβ）

Ｓ／ｒ２１ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；０，０，０）

Ｓ／ｒ２２ ＝（０，０，０；ｓｉｎβ，０，ｃｏｓβ）

Ｓ／ｒ３１ ＝（０，０，０；ｓｉｎβ，０，ｃｏｓβ）

Ｓ／ｒ３２ ＝（０，ｃｏｓβ，０；－ｚＡ３ｃｏｓβ－ｘＡ３ｓｉｎβ，０，０















）

（６）
约束螺旋矩阵的秩为 ３，因此动平台有 ３个

自由度。并且当 β发生变化时，机构依旧能持续
保持３个约束力偶垂直于动平台且保持平行，这
是保证自由度数量不变的关键。下面对约束螺旋

系（６）进一步求反螺旋，得到动平台的运动螺
旋为

Ｓ／１ ＝（０，１，０；０，０，０）

Ｓ／２ ＝（ｃｏｓβ，０，－ｓｉｎβ；０，ｚＡ３ｃｏｓβ＋

　　ｘＡ３ｓｉｎβ，０）

Ｓ／
３
＝（０，０，０；ｓｉｎβ，０，ｃｏｓβ










）

（７）

式（７）中的运动螺旋分别代表动平台可以实
现绕 ｙ轴的旋转、绕动平台 ｘ′轴旋转以及沿动平
台法线方向 ｚ′轴的移动，自由度性质不会随着动
平台位型发生改变而变化。当 β＝０°时，机构处
于特殊位型，其运动螺旋为

Ｓ／１ ＝（０，１，０；０，０，０）

Ｓ／２ ＝（１，０，０；０，ｚＡ３，０）

Ｓ／３ ＝（０，０，０；０，０，１
{

）

（８）

可以看到，该构型仍然可以实现动平台沿 ｚ′
轴方向的移动、绕 ｙ轴的旋转及绕动平台 ｘ′轴的
旋转。综上，２ＵＰＲＲＲＵ并联机构在特殊位型和
普通位型下均可以实现 １Ｔ２Ｒ性质的运动，不会
随着位型的改变发生自由度数目及性质变化的现

象，是一类全周自由度机构，具有稳定的运动性

质，满足焊接过程中的自由度需求
［３］
。

根据上述约束螺旋间的关系，采用修正

ＧｒüｂｌｅｒＫｕｔｚｂａｃｈ公式计算该机构的自由度数进
行验证：

Ｍ ＝ｅ（ｎ－ｇ－１）＋∑
ｇ

ｉ＝１
ｆｉ＋ｖ （９）

式中：Ｍ为机构自由度数；ｅ为机构阶数，这里仅
存在一个力偶的公共约束，所以 ｅ取 ５；ｎ为包括
机架的构件数目，取 ８；ｇ为运动副数，这里为 ９；ｆｉ
为第 ｉ个运动副的自由度数，这里均为低副，因此
取１；ｖ为过约束数量，在约束螺旋系中 ３组力偶

７４１１
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一致的约束螺旋在降低机构阶数中已经考虑，而

约束螺旋 Ｓ／ｒ１１与 Ｓ／
ｒ
２１同为力线矢且作用位置与方向

均一致，因此其中一个为过约束，所以这里 ｖ取
１。经计算，自由度数 Ｍ＝３，与上述基于约束螺旋
分析自由度性质的结果一致。

２　运动学分析

２．１　位姿反解
位姿正反解问题是装备焊接过程中轨迹规划

的基础。如图２所示，定义 Ｂｉ（ｉ＝１，２，３）为向量

ＯＡ→ ｉ在 Ｏｘｙｚ坐标系下的描述，ａｉ为向量ＰＡ
→
ｉ在

Ｐｘ′ｙ′ｚ′坐标系下的描述，ｂｉ为向量ＯＢ
→
ｉ在Ｏｘｙｚ坐

标系下的描述，Ｐ为动平台坐标原点在静平台坐标
系中的描述，令 Ｐｘ′ｙ′ｚ′坐标下的矢量相对于 Ｏｘｙｚ
坐标的姿态变换矩阵为 Ｔｂａ，根据闭环矢量关系：

Ｂｉ ＝Ｔ
ｂ
ａａｉ＋Ｐ （１０）

式中：

ａ１ ＝ＰＡ
→
１ ＝［０ －ａ ０］Ｔ

ａ２ ＝ＰＡ
→
２ ＝［０ ａ ０］Ｔ

ａ３ ＝ＰＡ
→
３ ＝［ａ ０ ０］Ｔ

ｂ１ ＝ＯＢ
→
１ ＝［０ －ｄ ０］Ｔ

ｂ２ ＝ＯＢ
→
２ ＝［０ ｄ ０］Ｔ

ｂ３ ＝ＯＢ
→
３ ＝［ｄ ０ ０］Ｔ

Ｐ＝［ＰＯｘ ＰＯｙ ＰＯｚ］Ｔ

假设动平台在焊接运动过程中绕静平台的坐

标系 ｘ轴旋转了 α，绕 ｙ轴旋转了 β。两条转轴分
别位于 ｘＯｚ平面和 ｙ轴轴线上，因此在转动过程
中 ＰＯｙ始终为０，根据机构约束条件，移动副 ｌｉ方
向与转动副的转动轴 Ｓ／ｉ４方向始终垂直，因此 ＰＯｘ＝
ＰＯｚｔａｎβ，此时机构的动平台输出位置参数和姿态

参数分别为［ＰＯｚｔａｎβ ０ ＰＯｚ］Ｔ，［α β ０］Ｔ。

利用 ＲＰＹ（ＲｏｌｌＰｉｔｃｈＹａｗ）角（相对基坐标）来描
述坐标动平台的姿态变换，那么

Ｔｂａ ＝Ｒｙ（β）Ｒｘ（α）Ｒｚ（０）＝

ｃｏｓβ ０ ｓｉｎβ

０ １ ０

－ｓｉｎβ ０ ｃｏｓ









β

·

　　

１ ０ ０

０ ｃｏｓα －ｓｉｎα

０ ｓｉｎα ｃｏｓ









α

１ ０ ０

０ １ ０








０ ０ １

＝

　　

ｃｏｓβ ｓｉｎαｓｉｎβ ｓｉｎβｃｏｓα

０ ｃｏｓα －ｓｉｎα

－ｓｉｎβ ｃｏｓβｓｉｎα ｃｏｓβｃｏｓ









α

（１１）

令 ｌｉ表示ＢｉＡ
→
ｉ，则 ｌｉ＝Ｂｉ－ＯＢ

→
ｉ＝Ｂｉ－ｂｉ，即

ｌ１ ＝［ＰＯｘ－ａｓｉｎαｓｉｎβ　 －ａｃｏｓα＋ｄ　 －ａｃｏｓβｓｉｎα＋ＰＯｚ］
Ｔ

ｌ２ ＝［ＰＯｘ＋ａｓｉｎαｓｉｎβ　ａｃｏｓα－ｄ　ａｃｏｓβｓｉｎα＋ＰＯｚ］
Ｔ

ｌ３ ＝［ＰＯｘ＋ａｃｏｓβ－ｄ　０　 －ａｓｉｎβ＋ＰＯｚ］
{ Ｔ

（１２）

　　计算式（１２）向量的模长即可以得到各支链
长度：

ｌ１ ＝［（ＰＯｘ－ａｓｉｎαｓｉｎβ）
２＋（ｄ－ａｃｏｓα）２＋

　　（ＰＯｚ－ａｃｏｓβｓｉｎα）
２
］
１
２

ｌ２ ＝［（ＰＯｘ＋ａｓｉｎαｓｉｎβ）
２＋（ｄ－ａｃｏｓα）２＋

　　（ＰＯｚ＋ａｃｏｓβｓｉｎα）
２
］
１
２

ｌ３ ＝［（ＰＯｘ＋ａｃｏｓβ－ｄ）
２＋（ＰＯｚ－ａｓｉｎβ）

２
］













 １

２

（１３）
　　对于支链３：

θ＝ａｒｃｃｏｓ｛［２ｒ２－（ａｃｏｓβ－ＰＯｚｔａｎβ－ｄ）
２－

　　（ＰＯｚ－ａｓｉｎβ）
２
］／（２ｒ２）｝ （１４）

式中：ｒ为支链 ３中两连杆的长度；θ为关节夹角。
式（１３）和式（１４）即为该并联机构的位姿反解解
析式。

２．２　位姿正解
位姿正解是已知 ２ＵＰＲＲＲＵ并联机构各驱

动关节的输出参数求解动平台的位姿独立参数

ＰＯｚ、α及 β的问题，这里采用 ＰＳＯ算法求解上述
非线性方程组的解。为便于计算，将支链 ３的输
出考虑成杆长输出，后续再计算关节夹角，即输入

参数为 ｌｉ１、ｌｉ２及 ｌｉ３，运算过程如下：
１）











构造优化目标函数

ｆ１ ＝ｌ１－ｌｉ１

ｆ２ ＝ｌ２－ｌｉ２

ｆ３ ＝ｌ３－ｌｉ３

（１５）

２）初始化 ＰＳＯ算法函数
设置标准惯性权重、最大搜索速度、种群规模

和最大迭代次数等基本参数，粒子位置为 ｘ＝
（ＰＯｚ，α，β），为提高计算效率，根据动平台姿态运
动范围设置搜索范围，具体参数如表１所示。

３）粒子适应度函数

令 ｆ＝［ｆ１ ｆ２ ｆ３］，求其 Ｆ范数：

８４１１
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Ｃ Ｆ (＝ ∑
３

ｉ＝１
ｆｉ（ＰＯｚ，α，β） )槡

２

将其设置为评价收敛结果的重要指标，当其小于

１０－６时，循环结束。
４）粒子速度及位置更新过程
首先将每一个粒子的初始位置都设置为自身

表 １　粒子群优化算法参数

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＰＳＯａｌｇｏｒｉｔｈｍ

参数 数值

种群规模 ４０
学习因子 ２
最大迭代次数 ５００
最大搜索速度 ０．０１
最小搜索速度 －０．０１
惯性权重初值 ０．９
惯性权重末值 ０．４
ＰＯｚ取值范围／ｍ ［－０．３，－０．１］

α取值范围／ｒａｄ ［－０．３１４，０．３１４］

β取值范围／ｒａｄ ［－０．３１４，０．３１４］

最佳位置 ｐｄｉ，同时计算并比较各粒子的适应度函
数 Ａ Ｆ，寻找到粒子群中最佳的粒子作为全局最优

粒子ｐｔｇ，随后更新粒子的速度和位置，更新公式为

ｖｔ＋１ｉｄ ＝ｖｔｉｄ ＋ｃ１ｒ１（ｐ
ｔ
ｉｄ －ｘ

ｔ
ｉｄ）＋ｃ２ｒ２（ｐ

ｔ
ｇｄ －ｘ

ｔ
ｉｄ）

（１６）

ｘｔ＋１ｉｄ ＝ｘｔｉｄ ＋ｖ
ｔ＋１
ｉｄ （１７）

式中：ｖｔｉｄ为 ｔ时刻粒子速度；ｘ
ｔ
ｉｄ为 ｔ时刻粒子位

置；ｒ１与 ｒ２为均匀分布在［０，１］区间的随机数。
设置好新的粒子速度和位置后进行适应度计

算，并比较此前适应度函数值，若优于自身最佳位

置，用该粒子位置则替代之前位置 ｐｄｉ，同理，若种

群中的最佳粒子优于 ｐｔｇ，则替代之；循环该过程，
一直迭代到所需适应度精度，此时即得到了该输

入杆长条件下的动平台位姿。

下面进行算例分析，结果如表 ２所示。各算
例 ＰＳＯ算法适应度曲线如图３所示。

表 ２　位姿正解算例结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｏｒｗａｒｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｅｘａｍｐｌｅｓ

算例
输入／ｍｍ 输出

ｌｉ１ ｌｉ２ ｌｉ３ 位置／ｍｍ 位置绝对误差／ｍｍ 姿态／ｒａｄ 姿态绝对误差／ｒａｄ
迭代次数

１ １８０ ２００ １８０ ［６．０２２　０　 －１４６．５７１］ ［０　０　 －０．００３］ ［－０．０７２　 －０．０４１　０］ ［０　０　０］ ４５８

２ ２００ ２２０ １８０ ［２０．５４３　０　 －１７０．６７２］ ［０　０　 －０．００１］ ［－０．０６８　 －０．０３２　０］ ［０　０．００１　０］ ３９９

３ ２８０ ２６０ ２２０ ［４３．６１３　０　 －２３７．６８４］ ［０．００１　０　０］ ［０．０６２　 －０．１８２　０］ ［０　０．００１　０］ ４２１

图 ３　各算例 ＰＳＯ算法适应度曲线

Ｆｉｇ．３　ＰＳＯａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｉｔｎｅｓｓｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘａｍｐｌｅｓ

　　从表２和图 ３可以看到，上述算例均得到了
在给定驱动条件下的动平台精确位姿，绝对误差

较小，适应度曲线收敛快，达到了 ２ＵＰＲＲＲＵ并
联机构位姿正解的目的。因此，将位姿正解的非

线性问题转化为最优化问题，在其工作空间内采

用 ＰＳＯ算法进行优化求解是具备高效的求解效
率和精度的，该方法具有良好的适应性。

３　驱动奇异性分析

机构出现奇异时其自由度数目或者性质将发

生变化，导致机构运动性能变差，承载能力下降，

进而对焊缝质量造成不利影响
［７］
。１．２节研究得

出了机构具有全周自由度的性质，但这仅能说明

机构在不含驱动的情况下不存在奇异现象，驱动

奇异性是指当驱动关节全部锁定后，动平台若仍

保留未被约束掉的自由度，将会发生动平台不可

控的现象。本文采用雅可比矩阵的方法来分析以

支链１、支链 ２的移动副以及支链 ３中间的转动
副为驱动关节的 ２ＵＰＲＲＲＵ并联机构驱动奇异
性问题。

对式（１３）求导整理后得到支链输入速度与
动平台位姿输出速度的关系：

Ｂ

ｌ
·

１

ｌ
·

２

θ













·

＝Ａ

α

β
·

Ｐ
·











Ｏｚ

（１８）

式中：输出速度雅可比矩阵 Ａ为

Ａ＝

Ａ１１ Ａ１２ Ａ１３

Ａ２１ Ａ２２ Ａ２３

０ Ａ３２ Ａ













３３

（１９）

其中：

９４１１
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Ａ１１ ＝ａｄｓｉｎαｃｏｓ
２β－ａＰＯｚｃｏｓαｃｏｓβ

Ａ１２ ＝Ｐ
２
Ｏｚｔａｎβ－ａＰＯｚｓｉｎαｓｉｎβ

Ａ１３ ＝ＰＯｚ－ａｓｉｎαｃｏｓβ

Ａ２２ ＝Ｐ
２
Ｏｚｔａｎβ＋ａＰＯｚｓｉｎαｓｉｎβ

Ａ２３ ＝ＰＯｚ＋ａｓｉｎαｃｏｓβ

Ａ３２ ＝Ｐ
２
Ｏｚｔａｎβ＋ａｄｓｉｎβｃｏｓ

２β－ＰＯｚｄ

Ａ３３ ＝ＰＯｚ－ｄｓｉｎβｃｏｓβ

若矩阵行列式 Ａ ＝０，机构则发生驱动奇
异，表现为机构驱动关节有输入的情况下，动平台

却没有相应自由度的输出，即机构失去了自由度。

输入速度雅可比矩阵 Ｂ为

Ｂ＝

ｌ１ｃｏｓ
２β ０ ０

０ ｌ２ｃｏｓ
２β ０

０ ０ ｒ２ｓｉｎθｃｏｓ２











β

（２０）

若矩阵行列式 Ｂ ＝０，机构则发生边界奇
异，表现为动平台有输出时，机构驱动关节可以没

有输入，即机构得到了自由度，刚度不可控。

当矩阵行列式 Ａ与 Ｂ同时为０时，机构发
生混合奇异。计算行列式（１９）以及（２０）得

Ａ ＝２ａｄｃｏｓ３β（ａｓｉｎβ－ＰＯｚ）·

　　（Ｐ２Ｏｚｃｏｓα－ａｄｃｏｓ
２βｓｉｎ２α） （２１）

Ｂ ＝ｌ１ｌ２ｒ
２ｓｉｎθｃｏｓ６β （２２）

可以看到，当 θ＝０°或 １８０°时，支链 ３的两杆
重合或共线，发生边界奇异；当 β＝９０°时，机构同
样发生边界奇异；另外，ｌ１与 ｌ２的长度不可能为
０；根据实际情况，边界奇异是可以通过限制动平
台转动角度来避免的，在运动范围内难以发生；更

有可能发生奇异现象的情形为当 ＰＯｚ＝ａｓｉｎβ或

Ｐ２Ｏｚ＝ａｄｃｏｓ
２βｓｉｎαｔａｎα时。下面进行详细讨论。

情况１　机构的输出位置参数和姿态参数分
别为［ａｓｉｎβｔａｎβ ０ ａｓｉｎβ］Ｔ，［０ β ０］Ｔ。即
ＰＯｚ＝ａｓｉｎβ，α＝０°，此时求得动平台各点在静平
台坐标系中的坐标为

ＡＯ１ ＝［ａｓｉｎβｔａｎβ －ａ ａｓｉｎβ］Ｔ

ＡＯ２ ＝［ａｓｉｎβｔａｎβ ａ ａｓｉｎβ］Ｔ

ＡＯ３ ＝［ａｓｅｃβ ０ ０］
{ Ｔ

（２３）

可以看到，ｚＡ３＝０，即当动平台的 Ａ３点运动到
静平台 ｘＯｙ平面内时，机构必发生驱动奇异。

情况２　机构的输出位置参数和姿态参数分

别为［－ｓｉｎαｓｉｎβ ａｄｓｅｃ槡 α　０　 －ｓｉｎαｃｏｓβ·

ａｄｓｅｃ槡 α］Ｔ，［α β ０］Ｔ。即ＰＯｚ＝－ｓｉｎαｃｏｓβ·

ａｄｓｅｃ槡 α，此时动平台各点坐标为

ＡＯ１ ＝
－ｓｉｎαｓｉｎβ（ａ＋ ａｄｓｅｃ槡 α）

－ａｃｏｓα

－ｓｉｎαｃｏｓβ（ａ＋ ａｄｓｅｃ槡 α









）

ＡＯ２ ＝
－ｓｉｎαｓｉｎβ（ ａｄｓｅｃ槡 α－ａ）

ａｃｏｓα

－ｓｉｎαｃｏｓβ（ ａｄｓｅｃ槡 α－ａ









）
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（２４）

为分析 ２ＵＰＲＲＲＵ并联机构驱动奇异性空
间分布规律，令 ａ＝１８０ｍｍ，ｄ＝３００ｍｍ，在 α∈
［－０．３１４，０．３１４］ｒａｄ与 β∈［－０．３１４，０．３１４］ｒａｄ
范围内作出动平台理论上的奇异位姿，如图 ４所
示。图中实线代表静平台，曲面代表动平台发生

驱动奇异时的所有理论位型。可以看到，该奇异空

间是关于静平台平面对称的，发生在 ｚ＝１２５．６ｍｍ
和ｚ＝－１２５．６ｍｍ两个平面之间，且动平台的Ａ２

图 ４　２ＵＰＲＲＲＵ并联机构理论驱动奇异位型空间分布

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｒｉｖｅｎｓｉｎｇｕｌａｒ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｆｏｒ２ＵＰＲＲＲＵｐａｒａｌｌｅｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图 ５　位于 ｚ＝－１００ｍｍ平面之外的驱动

奇异位型空间分布

Ｆｉｇ．５　Ｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｒｉｖｅｎｓｉｎｇｕｌａｒｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｏｕｔｓｉｄｅｚ＝－１００ｍｍｐｌａｎｅ

０５１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 陈淼，等：２ＵＰＲＲＲＵ并联机构及其运动学分析

点非常靠近静平台的 Ｂ２点（ｚ方向上最大差值为
１０．１５ｍｍ），考虑到Ａ２Ｂ２之间还存在关节与连杆，
两点 ｚ方向坐标之差不可能小于１０．１５ｍｍ，因此
这类奇异性可以避免。

考虑动平台实际工作范围的需求，将动平台

各 ｚ向坐标的搜索空间定义在 －１００ｍｍ之外搜
索时，如图 ５所示，发现奇异位型已消失，即不存
在驱动奇异的现象。综上所述，２ＵＰＲＲＲＵ并联
机构具有较好的运动特性和驱动特性，在实际工

作空间内不会发生奇异现象。

４　结　论

本文提出一种用于轻金属材料搅拌摩擦焊的

新型２ＵＰＲＲＲＵ三自由度并联机构，利用螺旋理
论分析了机构自由度性质，随后进行了位姿正反

解分析以及奇异性分析。研究表明：

１）新型 ２ＵＰＲＲＲＵ并联机构具有 １Ｔ２Ｒ的
三自由度性质，且自由度性质不会随着动平台位

姿变化而改变，是一类具有全周自由度性质的并

联机构，运动特性较好。

２）在机构位姿正解问题上，将非线性方程组
问题转化为优化问题并采用 ＰＳＯ算法进行求解，
结果显示该方法具备良好的计算精度和适应性。

３）２ＵＰＲＲＲＵ并联机构不存在边界奇异和
混合奇异，但存在驱动奇异，且理论上该奇异位型

空间是关于静平台平面对称的，但在实际应用工

作空间内不会发生驱动奇异的现象，表明该构型

拥有良好的驱动特性，具备较好的应用潜力。同

时，本文也为该装备承载能力、动／静刚度及运动
精度等性能的研究奠定了基础。
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基于 ＵＧＦＧＯ法的 ＥＷＩＳ退化系统可靠性分析
曹慧１，段富海１，，江秀红２

（１．大连理工大学 机械工程学院，大连 １１６０２４；　２．沈阳航空航天大学 电子信息工程学院，沈阳 １１０１３６）

　　摘　　　要：针对飞机电气线路互联系统（ＥＷＩＳ）差异性大、随时间退化严重、可靠性建
模困难等问题，将通用生成函数（ＵＧＦ）和 ＧＯ法融合，提出了基于 ＵＧＦＧＯ法的 ＥＷＩＳ退化可
靠性分析方法。首先，考虑 ＥＷＩＳ各连接部件使用性能及环境的差异性，利用含随机参数的
Ｗｉｅｎｅｒ退化过程模型建立部件可靠性仿真模型，采用马尔可夫链蒙特卡罗（ＭＣＭＣ）算法对模
型中的未知参数进行估计，并与传统二步法参数估计值进行对比，得到较为精确的系统部件退

化可靠性曲线。其次，在分析系统退化可靠性时，利用 ＵＧＦＧＯ法对某飞机 ＥＷＩＳ结构可靠性
进行建模及计算。最后，以某飞机电气线路互联系统为例，结合部件退化可靠性计算结果，评

估系统在不同给定阈值下可靠性水平。结果表明：ＵＧＦＧＯ法可有效解决系统退化状态的可
靠性分析问题。

关　键　词：电气线路互联系统 （ＥＷＩＳ）；系统可靠性；Ｗｉｅｎｅｒ过程；马尔可夫链蒙特卡
罗 （ＭＣＭＣ）；ＵＧＦＧＯ法

中图分类号：Ｖ２４２．４＋１；ＴＢ１１４．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１５３０９

　　飞机电气线路互联系统（ＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＷｉｒｉｎｇＩｎ
ｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＥＷＩＳ）是用电区域间传输电
能（包括数据和信号）的各种电缆、连接器、布线

器等的组合，存在明显的系统结构。ＥＷＩＳ在航
空工程中起着重要作用，其可靠性直接影响飞机

飞行安全。ＥＷＩＳ线路老化、腐蚀、不正确的安装
和维修，以及环境因素和意外损伤等均会引起

ＥＷＩＳ状况恶化或故障［１］
，因此有必要采用先进

可靠性工程技术进行 ＥＷＩＳ设计，从而整体提升
飞机安全性。

自２０世纪８０年代引入产品退化系统的概念
以来

［２］
，国内外学者对利用部件退化概率计算系

统可靠性的问题提出了很多解决方案
［３５］
。一些

方法着重分析关键节点结构（如串联、并联、ｋ／ｎ
系统等）组成的系统形式，如 Ｌｉ等［６］

假设系统部

件为受权重因素影响的线性退化路径，根据该退

化路径公式推导出了基于部件失效概率密度函数

和系统可靠性函数的关系数学模型，由此来评估

多部件组成系统的可靠性；ＦａｇｈｉｈＲｏｏｈｉ等［７］
结

合通用生成函数（ＵｎｉｖｅｒｓａｌＧｅｎｅｒａｔｉｎｇＦｕｎｃｔｉｏｎ，
ＵＧＦ）和马尔可夫过程，建立了多状态加权 ｋ／ｎ系
统可靠性评估的动态模型，并利用遗传算法针对

系统各部件在不同状态下的概率随时间变化问题

进行优化。另一些方法对组成系统的关键组成部

件进行分析，进而以关键部件的退化形式估计系

统整体的退化形式，如 Ｌｉ等［８］
通过构建退化模型

将二元状态可靠性分析推广到连续状态可靠性分

析，并利用状态故障树对系统的退化和灾难性失

效进行可靠性分析；彭宝华等
［９］
从元器件性能与

系统性能的关系出发，利用元器件的性能退化数

据研究系统性能可靠性，给出了系统可靠度计算

的马尔可夫链蒙特卡罗 （ＭａｒｋｏｖＣｈａｉｎＭｏｎｔｅ

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906012&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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Ｃａｒｌｏ，ＭＣＭＣ）算法和近似解析方法。虽然上述
方法均对部件退化与系统退化的关系进行了深入

探讨，但在考虑建立复杂系统结构的基础上，对系

统整体进行可靠性分析的成果仍然较少。

本文旨在原有退化系统分析方法基础上建立

系统结构模型，提出对整个退化系统进行可靠性

分析的有效方法。首先，考虑对组成系统的各部

件退化性能进行分析，并建立相应的可靠性模型。

对于组成 ＥＷＩＳ的高可靠性部件来说，其某些性
能指标随着时间而退化，统计和分析这些性能指

标退化量，可推测出产品的可靠水平
［１０］
。如汇流

条阻抗在使用过程中有变大的趋势，当阻抗退化

量达到失效阈值时将发生失效。因此，可以采用

退化数据评估其可靠性。其次，考虑根据系统结

构建立系统整体的退化可靠性模型。ＧＯ法（Ｇｏａｌ
Ｏｒｉｅｎｔｅｄｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ）是分析复杂系统可靠性的
一种有效方法，且特别适用于实际物流（电流、气

流、液流等）构成的多状态复杂系统可靠性分

析
［１１］
，因此可采用 ＧＯ法来描述 ＥＷＩＳ的结构关

系。最后，考虑结合部件退化可靠性的计算结果

分析系统整体退化可靠性问题。ＵＧＦ法是多状
态系统分析领域中的重要方法，结合多状态系统

的结构函数，可有效反映系统多状态性能随部件

多状态性能变化的关系，且能够降低系统可靠性

计算的复杂度
［３］
。因此结合 ＧＯ法与 ＵＧＦ的

ＵＧＦＧＯ法能较好达到利用部件性能退化分析系
统整体退化可靠性的目的。

本文基于上述思路，提出了基于性能退化和

ＵＧＦＧＯ法的 ＥＷＩＳ退化系统可靠性分析方法，
即结合部件性能参数退化可靠性特征，建立ＥＷＩＳ
退化状态可靠性分析模型，利用 ＵＧＦＧＯ法对系
统退化可靠性进行评估，并将该方法应用于某飞

机电气线路互联系统，计算结果表明该方法可有

效解决系统退化状态可靠性分析问题。

１　退化可靠性建模及参数估计

１．１　基于 Ｗｉｅｎｅｒ过程的汇流条性能退化模型
ＥＷＩＳ中汇流条性能退化一般由微小接触电

阻阻值增长累积形成的性能退化表征，可采用如

下一元 Ｗｉｅｎｅｒ过程建模［１２］
：

Ｙ（ｔ）＝βΛ（ｔ）＋σＷ（Λ（ｔ）） （１）
式中：β和 σ分别为退化速率和扩散参数；Λ（ｔ）
为时间 ｔ的单调递增函数，ΔΛ（ｔ）＝Λ（ｔ＋Δｔ）－

Λ（ｔ）为 观 察 时 间 增 量，且 满 足 Λ（０）＝０；
Ｗ（Λ（ｔ））为标准布朗运动；Ｙ（ｔ）具有平稳独立增

量，且增量服从正态分布，即 Δｙ（ｔ）～Ｎ（βΔΛ（ｔ），
σ２ΔΛ（ｔ））。

设 Λ（ｔ）＝ｔ，易知一元 Ｗｉｅｎｅｒ过程是关于时
间的线性函数，可对线性退化过程建模。随机抽

取 ｎ个产品样本进行 ｍ次退化观测，令 Ｙ表示样
本 ｎ，Ｙ＝（Ｙ１，Ｙ２，…，Ｙｎ），Ｙｉ表示 ｉ条退化轨迹，
Ｙｉ＝（ｙｉ０，ｙｉ１，…，ｙｉｍ），设 Ｙ（ｔ）首次达到失效阈值
ｌ时产品失效，则产品寿命 Ｔ关于首达时间 ｔ服从
逆 Ｇａｕｓｓｉａｎ分布［１３］

，其概率密度函数和可靠性函

数分别为

ｆＴ（ｔ）＝
ｌ
２πσ２ｔ槡

３
ｅｘｐ －（ｌ－βｔ）

２

２σ２[ ]ｔ
（２）

ＲＴ（ｔ）＝Φ －βｔ－ｌ
σ槡

( )ｔ －ｅｘｐ２βｌ
σ( )２ Φ －βｔ＋ｌ

σ槡
( )ｔ

（３）
式中：Φ（）为正态分布函数。

同类产品个体的退化过程不可能完全一致，

即使同型号产品，由于各产品自身性能及工作环

境的不同，其退化程度也不完全相同。为描述这

种差异性，设式（３）中退化速率 β～Ｎ（μβ，σ
２
β）为

随机变量，相应的失效函数和可靠性函数为

ｆＴ（ｔ）＝
ｌ

２π（σ２βｔ＋σ
２
）ｔ槡
３
ｅｘｐ －

（ｌ－μβｔ）
２

２（σ２βｔ＋σ
２[ ]
）

（４）

ＲＴ（ｔ）＝Φ －
μβｔ－ｌ

σ２βｔ
２＋σ２槡

( )ｔ－
　　ｅｘｐ

２μβｌ
σ２
＋
２σ２βｌ

２

σ( )４ Φ －
２σ２βｌｔ＋σ

２
（μβｔ＋ｌ）

σ２ σ２βｔ
２＋σ２槡

( )ｔ
（５）

式中：μβ、σ
２
β和 σ

２
为待估参数。

易知在确定退化参数和失效阈值的情况下，

可得到任意时刻含个体差异的退化产品可靠性。

１．２　基于 ＭＣＭＣ算法的模型参数估计

根据 Ｂａｙｅｓ统计推断，设参数 μβ、σ
２
β和 σ

２
统

计独立且服从给定的共轭先验分布，μβ～Ｎ（θμ，

θ２σ），σ
２
β～Ｇａ（θ１，γ１），σ

２～Ｇａ（θ２，γ２），其中，伽马
分布可以表示较大范围的密度函数特征，包括减函

数、常数及增函数，能够较全面地描述分布特征的

灵活性
［１４１５］

。Θ＝（μβ，σ
２
β，σ

２
）的联合先验分布为

π（Θ）＝π（μβ）π（σ
２
β）π（σ

２
）＝

　　 １
２πθ２槡 σ

ｅｘｐ（μβ－θμ）
２

２θ２[ ]
σ

·

　　
（σ２β）

γ１－１

θγ１１Γ（γ１）
ｅｘｐ －

σ２β
θ( )
１

（σ２）γ２－１

θγ２２Γ（γ２）
ｅｘｐ －σ

２

θ( )
２

（６）
只考虑分布形式的情况下，式（６）可简化为

π（Θ）∝ π（μβ）π（σ
２
β）π（σ

２
）∝

４５１１
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　第 ６期 曹慧，等：基于 ＵＧＦＧＯ法的 ＥＷＩＳ退化系统可靠性分析

　　 １
θσ
ｅｘｐ（μβ－θμ）

２

２θ２[ ]
σ

（σ２β）
γ１－１ｅｘｐ －

σ２β
θ( )
１

·

　　（σ２）γ２－１ｅｘｐ －σ
２

θ( )
２

（７）

令 Ω＝（θμ，θσ，θ１，θ２，γ１，γ２）为先验分布的
初始设定参数。

根据 Ｗｉｅｎｅｒ过程独立增量服从正态分布的
性质，得到退化数据增量 Δｙ（ｔ）关于参数 μβ、σ

２
β

和 σ２的最大似然函数为

Ｌ（Ｙ Θ）＝∏
Ｎ

ｉ＝１
∏
Ｍ

ｊ＝１

１
２π（σ２βΔｔｉｊ＋σ

２
）Δｔ槡 ｉｊ

·

　　ｅｘｐ －
（Δｙｉｊ－μβΔｔｉｊ）

２

２（σ２βΔｔｉｊ＋σ
２
）Δｔ[ ]

ｉｊ

（８）

式中：Δｙｉｊ是第 ｉ条退化轨迹第 ｊ次观测数据增量；
Δｔｉｊ为相应时间增量，根据 Ｂａｙｅｓ公式推导 Θ的后
验概率分布形式为

π（Θ Ｙ）＝
π（Θ）Ｌ（Ｙ Θ）

∫π（Θ）Ｌ（Θ Ｙ）ｄΘ
（９）

式中：分母看成是一个标量因子，代入式（７）和
式（８），简化后得到关于参数 μβ、σ

２
β和 σ

２
的后验

概率分布为
［１６］

π（Θ Ｙ）∝ π（Θ）Ｌ（Ｙ Θ）∝
　　π（μβ）π（σ

２
β）π（σ

２
）Ｌ（Ｙ Θ）∝

　　 １
θσ
ｅｘｐ（μβ－θμ）

２

２θ２[ ]
σ

（σ２β）
γ１－１·

　　ｅｘｐ －
σ２β
θ( )
１

（σ２）γ２－１ｅｘｐ －σ
２

θ( )
２

·

　　∏
Ｎ

ｉ＝１
∏
Ｍ

ｊ＝１

１
２π（σ２βΔｔｉｊ＋σ

２
）Δｔ槡 ｉｊ

·

[　　ｅｘｐ －
（Δｙｉｊ－μβΔｔｉｊ）

２

２（σ２βΔｔｉｊ＋σ
２
）Δｔ]

ｉｊ

（１０）

式（１０）为关于参数 μβ、σ
２
β和 σ

２
的先验概率分布

和产品退化过程观测数据增量的后验分布，不易

直接计算参数 μβ、σ
２
β和 σ

２
值，采用 ＭＣＭＣ算法

估计
［１７］
。该算法将 ２个或多个随机变量的条件

概率分布分解为模型中每个参数的条件概率分布

进行采样，从中生成一个参数样本序列，ＭＣＭＣ算
法迭代算式为

π（μ（ｋ＋１）β ，σ２β，σ
２ Ｙ）∝

　　π（μ（ｋ）β ）π（σ
２
β）π（σ

２
）Ｌ（Ｙ μ（ｋ）β ，σ

２
β，σ

２
）

π（μ（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ＋１）β ，σ２ Ｙ）∝
　　π（μ（ｋ＋１）β ）π（σ２（ｋ）β ）π（σ２）·
　　Ｌ（Ｙ μ（ｋ＋１）β

，σ２（ｋ）β ，σ２）

π（μ（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ＋１） Ｙ）∝
　　π（μ（ｋ＋１）β ）π（σ２（ｋ＋１）β ）π（σ２（ｋ））·
　　Ｌ（Ｙ μ（ｋ＋１）β

，σ２（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ）

















）

（１１）

式中：ｋ为当前随机参数值；ｋ＋１为迭代后更新参
数值。各参数值迭代计算，具体算法步骤如下：

步骤１　设置初值 μ（０）β 、σ
２（０）
β 和 σ２（０），迭代计

数 ｋ＝０。
步骤２　从 Ｎ（μ（ｋ）β ，１）中随机获得采样点

μβ，计算

α１ ＝ｍｉｎ
π（μβ，σ

２（ｋ）
β ，σ２（ｋ） Ｌ）

π（μ（ｋ）β ，σ
２（ｋ）
β ，σ２（ｋ） Ｌ( )）

步骤 ３　从 Ｕ（０，１）中随机抽取 ｕ１，若 ｕ１≤

α１，则令 μ
（ｋ＋１）
β ＝μβ，否则 μ

（ｋ＋１）
β ＝μ（ｋ）β 。

步骤 ４　从 Ｎ（σ２（ｋ）β ，１）中随机获得采样点

σ２β ，计算

α２ ＝ｍｉｎ
π（μ（ｋ＋１）β ，σ２β ，σ

２（ｋ） Ｌ）
π（μ（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ）β ，σ２（ｋ） Ｌ( )）

步骤 ５　从 Ｕ（０，１）中随机抽取 ｕ２，若 ｕ２≤

α２，则令 σ
２（ｋ＋１）
β ＝σ２β ，否则 σ

２（ｋ＋１）
β ＝σ２（ｋ）β 。

步骤 ６　从 Ｎ（σ２（ｋ），１）中随机获得采样点

σ２，计算

α３ ＝ｍｉｎ
π（μ（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ＋１）β ，σ２ Ｌ）
π（μ（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ＋１）β ，σ２（ｋ） Ｌ( )）

步骤 ７　从 Ｕ（０，１）中随机抽取 ｕ３，若 ｕ３≤

α３，则令 σ
２（ｋ）＝σ２，否则 σ２（ｋ＋１）＝σ２（ｋ），ｋ＝ｋ＋１。

步骤８　ｋ＝５０００迭代终止，计算各参数采样
序列的期望，作为参数 μβ、σ

２
β和 σ

２
估计值。

１．３　汇流条可靠性模型及参数估计
用随机 Ｗｉｅｎｅｒ过程仿真某飞机 ＥＷＩＳ关键

部件性能退化。设主设备汇流条失效阈值为

５ｍΩ，同型号１０组部件样本经１０次观测，其退化
数据如图１所示。

利用仿真数据按式（３）建立主汇流条退化可靠
性模型，得失效阈值为５ｍΩ时，可靠性计算公式为

图 １　主设备汇流条性能退化仿真数据

Ｆｉｇ．１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａｏｆ

ｍａｉｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔｂｕｓｂａｒ

５５１１
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Ｒ（ｔ）＝Φ －
μβｔ－５

σ２βｔ
２＋σ２槡

( )ｔ－ｅｘｐ１０μβσ２ ＋５０σ
２
β

σ( )４ ·

　　Φ －
１０σ２βｔ＋σ

２
（μβｔ＋５）

σ２ σ２βｔ
２＋σ２槡

( )ｔ
（１２）

式中：未知参数 μβ、σ
２
β和 σ

２
先验概率分布可以通

过式（６）和式（７）得到，其中参数 Ω＝（θμ，θσ，θ１，
θ２，γ１，γ２）通过经验确定，本文设置 Ω＝（２，１，２，

２，３，２０），关于未知参数 μβ、σ
２
β和 σ

２
的后验概率

分布形式可由式（９）确定。ＭＣＭＣ算法迭代结果
与参数初始值无关，初值可随机给定，设置 Θ＝
（０，０，０），利用 ＭＣＭＣ算法对参数进行估计，经
５０００次采样，得到各参数样本序列，文中将各参
数样本序列期望作为参数估计值，参数的期望、方

差及置信区间等估计量见表１。
表 １　主设备汇流条可靠性模型参数估计

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｅｆｏｒｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｏｆ

ｍａｉｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔｂｕｓｂａｒ

参数 期望 方差
置信区间

（置信水平为０．９５）

μβ ０．４４７０ ０．０１７７ ［０．３４００，０．５４５６］

σ２β ０．００５０ ０．００９６ ［０．０００３，０．００７６］

σ２ ０．２２２３ ０．３７１６ ［０．１２９０，０．３０１０］

２　系统可靠性估计

２．１　ＧＯ法系统建模
ＧＯ法是从系统原理图分析系统成功运行的

概率，用操作符和信号流表示系统各单元及逻辑

关系建立 ＧＯ图，进行可靠性分析［１８１９］
。图 ２为

根据电子设备系统建立的 ＧＯ图。

图 ２　电子设备系统 ＧＯ图

Ｆｉｇ．２　ＧＯｆｉｇｕｒｅｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

２．２　ＵＧＦＧＯ法基本运算方法
ＵＧＦ法是按系统的结构形式，进行递归计算

求出系统可靠性的常用方法，已知系统部件状态

概率以及系统结构情况下，建立 ｕ函数来描述部
件状态组合

［２０２１］
，ｔ时刻部件 Ｘ的 ｕ函数为

ｕｉ，ｊ（ｔ，ｚ）＝∑
ｋｉ

ｊ＝０
ｐｉ，ｊ（ｔ）ｚ

ｘｉ，ｊ （１３）

式中：ｘｉ，ｊ为 ｉ部件具有的 ｊ种状态；ｐ为 Ｘ处于各状
态的概率；ｚ是 ｘ的 ｚ变换。在式中引入描述 ＧＯ
图系统结构的ｇ算子，则系统的 Ｕ函数定义为

Ｕ（ｔ，ｚ）＝ (ｇ ∑
ｋｉ

ｊｉ＝０
ｐｉ，ｊｉ（ｔ）ｚ

ｘｉ，ｊ )ｉ ＝

　　∑
ｋ１

ｊ１＝０
∑
ｋ２

ｊ２＝０
…∑

ｋｎ

ｊｎ＝
(

０
∏
ｎ

ｉ＝０
ｐｉ，ｊｉ（ｔ）ｚ

ｇ（ｘｉ，ｊ１，ｘｉ，ｊ２，…，ｘｎ，ｊｎ )）
（１４）

ＵＧＦＧＯ法在计算思想上与 ＧＯ法定量分析
时常用的状态组合方法类似，但在形式上通过

ＵＧＦ改进的 ＧＯ法更为直观，便于计算。本文以
某飞机 ＥＷＩＳ中电子设备系统二状态系统为例说
明 ＵＧＦＧＯ法的基本运算过程。系统有１个输入
操作符，４个功能操作符，１个或门操作符，其成功
和故障状态概率数据如表２所示。

表 ２　电子设备系统操作符数据

Ｔａｂｌｅ２　Ｏｐｅｒａｔｏｒｄａｔａｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

操作符编号 操作符类型
状态概率

ｐｉ，０ ｐｉ，１

１ ５ ０．０１ ０．９９

２ １ ０．０５ ０．９５

３ １ ０．１０ ０．９０

４ １ ０．０５ ０．９５

５ １ ０．１０ ０．９０

　　据 ＵＧＦＧＯ法，各操作符 ｕ函数可表示为
ｕ１（ｚ）＝０．９９ｚ

１＋０．０１ｚ０

ｕ２（ｚ）＝０．９５ｚ
１＋０．０５ｚ０

ｕ３（ｚ）＝０．９０ｚ
１＋０．１０ｚ０

ｕ４（ｚ）＝０．９５ｚ
１＋０．０５ｚ０

ｕ５（ｚ）＝０．９０ｚ
１＋０．１０ｚ













０

（１５）

将各操作符的 ｕ函数代入 ＧＯ图进行可靠性
系统分析，根据 ＧＯ图的系统结构得到系统ｇ算

子，则系统 Ｕ函数可表示为
Ｕ（ｚ）＝ｇ（ｕ１（ｚ），ｕ２（ｚ），…，ｕ５（ｚ）） （１６）

系统 ＧＯ图形式对称，ｕ３（ｚ）和 ｕ５（ｚ）具有相
同的 ｕ函数。系统 ＧＯ图输出信号 ３、５未计算共
有信号１，因此在计算输出信号 ６时进行共有信
号修正。设共有信号故障状态为 ｆ，状态概率为
ｖ，设含 ｊ个共有信号的子系统 ｕ函数 ｕｊ（ｚ）之间
相互独立，则子系统输出信号修正运算符 ξ定
义为

ξ（ｕｊ（ｚ））＝（１－ｖ）ｕｊ（ｚ）＋ｖｚ
ｆ

（１７）
根据 ｕ函数计算规则进行运算。

ｕ６（ｚ）＝ξ（
ｍａｘ
（
ｍｉｎ
（ｕ２（ｚ），ｕ３（ｚ），

　　
ｍｉｎ
（ｕ４（ｚ），ｕ５（ｚ））））＝ξ（

ｍａｘ
（
ｍｉｎ
（０．９５ｚ１＋

　　０．０５ｚ０，０．９ｚ１＋０．１ｚ０），
ｍｉｎ
（ｕ４（ｚ），ｕ５（ｚ））））＝

　　ξ（
ｍａｘ
（０．９５×０．９ｚｍｉｎ（１，１）＋０．９５×

６５１１
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　　０．１ｚｍｉｎ（１，０）＋０．０５×０．９ｚｍｉｎ（０，１）＋０．０５×
　　０．１ｚｍｉｎ（０，０），

ｍｉｎ
（ｕ４（ｚ），ｕ５（ｚ））））＝

　　ξ（
ｍａｘ
（０．８５５ｚ１＋０．１４５ｚ０，０．８５５ｚ１＋

　　０．１４５ｚ０））＝ξ（０．９７８９７５ｚ１＋０．０２１０２５ｚ０）＝
　　０．９９×（０．９７８９７５ｚ１＋０．０２１０２５ｚ０）＋０．０１ｚ０＝
　　０．９６９１８５ｚ１＋０．０３０８１５ｚ０

输出信号６状态概率即为系统的状态概率，
根据运算过程得到系统状态值 １，即成功状态的
可靠性概率为０．９６９１８５。该结果与文献［１０］中概
率公式计算方法结果一致，验证了 ＵＧＦＧＯ法用于
ＧＯ图定量计算的有效性，部分操作符输出状态概
率如表３所示，Ｐ为对应操作符的输出概率。

表 ３　电子设备系统可靠性结果对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

输出信号
概率公式算法 ＵＧＦＧＯ法

ｐｉ，０ ｐｉ，１ ｐｉ，０ ｐｉ，１

Ｐｏ，３ ０．８４６４５０ ０．１５３５５０ ０．８５５０００ ０．１４５０００

Ｐｏ，５ ０．８４６４５０ ０．１５３５５０ ０．８５５０００ ０．１４５０００

Ｐｏ，６（未修正） ０．９７６４２２ ０．０２３５７７ ０．９７８９７５ ０．０２１０２５

Ｐｏ，６（修正后） ０．９６９１８５ ０．０３０８１４ ０．９６９１８５ ０．０３０８１５

　　从上例可见，在计算形式上，利用 ＵＧＦＧＯ方
法本身的计算规则可以在不列出全部状态组合表

的情况下，直接计算 ＧＯ图各信号流的状态概率，
因此本文在分析复杂系统退化可靠性时也采用

ＵＧＦＧＯ法。进一步将 ＵＧＦＧＯ法应用于含部件
退化问题的退化系统可靠性评估中。退化模型算

子 δ定义为给定阈值 ｌ下部件各状态概率的和，
根据文献［１３］中的描述，该概率状态 ｕ函数可表
示为在普通 ｕ函数中引入 δ算子，即

δ（ｕ（ｚ），ｌ）＝ (δ∑２
ｊ＝１
ｐｉ，ｊｚ

ｘｉ，ｊ， )ｌ ＝∑
２

ｊ＝１
δ（ｐｉ，ｊｚ

ｘｉ，ｊ，ｌ）

（１８）
则系统部件 Ｘ在失效阈值 ｌ下退化可靠性计

算模型的 ｕ函数可表示为

ｕＲｉ（ｔ，ｚ）＝∑
２

ｊ＝１
δ（ｐｉ，ｊ（ｔ）ｚ

ｘｉ，ｊ，ｌ）＝

　　Ｒｉ（ｔ）ｚ
ｘｉ，１＋（１－Ｒｉ（ｔ））ｚ

ｘｉ，２ （１９）
式中：Ｒｉ（ｔ）为系统 ｉ部件随时间变化的可靠性。

３　ＥＷＩＳ退化可靠性分析
某型号飞机电气线路互联系统配置方案如

图３所示，方案中汇流条配置包括主设备汇流条、

图 ３　某飞机电气线路互联系统设计方案

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍｅｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔ’ｓＥＷＩＳ
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电子设备汇流条、非必需设备汇流条、蓄电池设备

汇流条和连接汇流条等。主设备汇流条连接飞机

飞行任务关键用电设备线路，如发动机、起落架

等。非必需设备汇流条连接一般用电设备线路，

如着陆灯、备用灯等。电子设备汇流条连接两组

无线电通信设备线路。蓄电池设备汇流条连接外

部供电电源线路与内部蓄电池供电线路
［２２］
。

３．１　汇流条退化可靠性
利用 Ｗｉｅｎｅｒ退化过程仿真汇流条接触电阻

退化过程，建立 ＥＷＩＳ系统各汇流条可靠性模型，
分别采用二步法

［２１］
和 ＭＣＭＣ算法对 ＥＷＩＳ各汇

流条可靠性模型参数进行对比估计，得 μβ、σ
２
β和

σ２如表４所示。
表４可见，２种方法得到的估计值接近，但

ＭＣＭＣ算法估计值与二步法相比波动较小，这是
由于在 ＭＣＭＣ算法预定义先验概率类型，使估计
值范围缩小。仿真得到系统各汇流条可靠性曲线

如图４所示。
由图 ４可见，含随机退化速率变量的 Ｗｉｅｎｅｒ

过程能够更好地描述同型号产品不同工作环境下

的差异性，因此，考虑部件退化状态的系统可靠性

更符合实际情况。

表 ４　二步法与 ＭＣＭＣ算法参数估计值对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｓｔｅｐａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄＭＣＭＣａｌｇｏｒｉｔｈｍ

汇流条
二步法 ＭＣＭＣ算法

μβ σ２β σ２ μβ σ２β σ２

主设备 ０．４４１４０．０１１９０．２７８６０．４４７００．００５００．２２２３
电子设备 ０．４３１１０．０１４１０．３１９７０．４２１９０．００５１０．２２１７
非必需设备 ０．４７３９０．００５５０．２０７００．４６４１０．００４５０．２０１０
蓄电池设备 ０．４９９８０．００５１０．２２４８０．４７９３０．００５００．２１８９

图 ４　四种汇流条退化可靠性曲线

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｇｒａｄｅｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆｂｕｓｂａｒ

３．２　ＥＷＩＳ可靠性建模分析
分析图 ２中某飞机 ＥＷＩＳ结构，建立描述该

系统结构 ＧＯ图，如图 ５所示。ＧＯ图中 ＥＷＩＳ各

操作符及状态概率见表５。
表５中系统部件状态值 ｐｉ，ｊ，（ｊ＝０，１，２）分别

表示部件处于完好、退化、故障 ３种状态。电源信
号通断及输入、输出控制只考虑有信号通（完好）

和无信号断（故障）２种状态，即 ０、２状态。根据
ＵＧＦＧＯ法系统在失效阈值为５ｍΩ时可靠性的 ｕ
函数为

ｕｓ（ｔ，ｚ）＝ｇ（ｕ２（ｔ，ｚ），…，ｕ１６（ｔ，ｚ））＝
　　 

ｍａｘ
（
ｍａｘ
（ｕ２（ｔ，ｚ），ｕ７（ｔ，ｚ）），

ξ１（
ｍｉｎ
（
ｍａｘ
（ｕ３（ｔ，ｚ），ｕ８（ｔ，ｚ）），


ｍａｘ
（ｕ４（ｔ，ｚ），ｕ９（ｔ，ｚ））））

ｍａｘ
（ｕ５（ｔ，ｚ），ｕ１１（ｔ，ｚ）），


ｍａｘ
（ξ６（

ｍｉｎ
（ｕ１２（ｔ，ｚ），ｕ１３（ｔ，ｚ））），ｕ１５（ｔ，ｚ）））

（２０）
将表 ５中各部件状态概率代入式（２０）中计

算系统随时间变化可靠性为

ｕｓ（ｔ，ｚ）＝（１．９９９９２８Ｒ１（ｔ）Ｒ２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ）－
　　０．９９９９５９Ｒ１（ｔ）Ｒ

２
２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ））ｚ

１＋
　　（１－（１．９９９９２８Ｒ１（ｔ）Ｒ２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ）－
　　０．９９９９５９Ｒ１（ｔ）Ｒ

２
２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ）））ｚ

２
（２１）

图 ５　某飞机电气线路互联系统 ＧＯ图

Ｆｉｇ．５　ＧＯｆｉｇｕｒｅｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔ’ｓＥＷＩＳ

表 ５　某飞机电气线路互联系统操作符数据

Ｔａｂｌｅ５　Ｏｐｅｒａｔｏｒｄａｔａｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔ’ｓＥＷＩＳ

编号 类型 名称
状态概率

ｐｉ，０ ｐｉ，１ ｐｉ，２

１ ５ 电源 ０．９９９９８４ － ０．００００１６

２～６ １ 导通控制 ０．９９９９９５ － ０．０００００５

７ １ 主设备汇流条 － Ｒ１（ｔ） １－Ｒ１（ｔ）

８，９ １ 电子设备汇流条 － Ｒ２（ｔ） １－Ｒ２（ｔ）

１０ ２ 或门 － － －

１１ １ 非必需设备汇流条 － Ｒ３（ｔ） １－Ｒ３（ｔ）

１２ １ 内部供电开关 ０．９９９９９５ － ０．０００００５

１３ １ 外部供电开关 ０．９９９９８９ － ０．００００１１

１４ ２ 或门 － － －

１５ １ 蓄电池设备汇流条 － Ｒ４（ｔ） １－Ｒ４（ｔ）

１６ １０ 与门 － － －

８５１１
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　　输出信号 １０、１４分别含有共有信号 １、６，在
计算过程中已经修正。系统输出信号 １６计算时
未考虑共有信号１的影响，需在信号流１６输出端
进行修正，修正后系统输出状态 ｕ函数为
Ｕｓ（ｔ，ｚ）＝ξ１（ｕｓ（ｔ，ｚ））＝
　　（１．９９９８９６Ｒ１（ｔ）Ｒ２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ）－

　　０．９９９９４３Ｒ１（ｔ）Ｒ
２
２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ）））ｚ

１＋
　　（１－（１．９９９８９６Ｒ１（ｔ）Ｒ２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ）－

　　０．９９９９４３Ｒ１（ｔ）Ｒ
２
２（ｔ）Ｒ３（ｔ）Ｒ４（ｔ））））ｚ

２

（２２）
根据 ＵＧＦＧＯ法，式（２２）中 Ｕ函数在 １状态

的可靠性即为系统退化状态可靠性。为比较不同

失效阈值下可靠性曲线的不同变化，选取 １０、１５
和２０ｍΩ为系统失效阈值，得到不同阈值下系统
退化可靠性曲线如图６所示。

由图６可知，选取不同失效阈值时，系统可靠
性评估结果差异较大。系统可靠性随运行时间可

靠性不同程度降低。失效阈值选取越大，则利用

当前仿真数据进行的系统可靠性评估结果越可

靠，这也较符合实际情况。不同失效阈值下，系统

部分可靠性随时间阈值变化数据如表６所示。

图 ６　不同阈值下的系统可靠性曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｙｓｔｅｍｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓ

表 ６　不同阈值系统可靠性结果对比

Ｔａｂｌｅ６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｙｓｔｅｍｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｒｅｓｕｌｔｓ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓ

时间／

（１０３ｈ）

失效阈值

５ｍΩ １０ｍΩ １５ｍΩ ２０ｍΩ

０．５ ０．９９９８６９２３ ０．９９９８６９２３ ０．９９９９１１１１ ０．９９９９５２９９

１．０ ０．９８３１３１７０ ０．９８３２０１２９ ０．９９１５３２１６ ０．９９９９３３６２

１．５ ０．８０７３００２５ ０．８１４９１０５０ ０．９００８６８９９ ０．９９５８９４５６

２．０ ０．４１０３７６１０ ０．４５５７６０５６ ０．６５０６０８３２ ０．９２８７５７８２

２．５ ０．１１１０５３７４ ０．１６１５７６３０ ０．３２８８６４１１ ０．６６９３５３１５

３．０ ０．０１７３８５４６ ０．０３７１２７４８ ０．１０７０２７９１ ０．３０８５３０８８

３．５ ０．００１８９０５１ ０．００５８７３７５ ０．０２２６３８８２ ０．０８７２５５２６

４　结　论

１）某飞机 ＥＷＩＳ退化严重，且受环境影响较
大，采用随机 Ｗｉｅｎｅｒ过程建立部件退化可靠性模
型，由 ＭＣＭＣ算法估计模型参数，可得到随部件
性能退化，复杂系统可靠性变化情况。

２）在结合 ＧＯ法及 ＵＧＦ法优势的基础上，提
出 ＵＧＦＧＯ法。分别利用 ＵＧＦＧＯ法与概率公式
法计算电子设备电气线路系统 ＧＯ图，最终得到
的系统可靠性结果一致，验证了 ＵＧＦＧＯ法计算
ＧＯ图的正确性和简便性，说明 ＵＧＦＧＯ法适用
于复杂系统可靠性计算。
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　第 ６期 曹慧，等：基于 ＵＧＦＧＯ法的 ＥＷＩＳ退化系统可靠性分析
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ＵＧＦＧＯｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ

ＣＡＯＨｕｉ１，ＤＵＡＮＦｕｈａｉ１，，ＪＩＡＮＧＸｉｕｈｏｎｇ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｄａｌｉａｎ１１６０２４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｈｅｎｙａｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１０１３６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｖｉｅｗｏｆｓｅｖｅｒａｌｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｗｉｒｉｎｇｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＥＷＩＳ），ｓｕｃｈａｓｃｏｎ
ｄｉｔｉｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ，ａｇｅｉｎｇｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎａｎｄｍｏｄｅｌｌｉｎｇｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙ，ａＵＧＦＧＯｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｂａｓｅｄＥＷＩＳｄｅｇｒａｄａ
ｔｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＧＯｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙａｎｄｕｎｉｖｅｒｓａｌｇｅｎｅｒａｔｉｎｇ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＵＧＦ）．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｆｓｙｓｔｅｍｃｏｍｐｏ
ｎｅｎｔｓ，ｕｓｉｎｇＷｉｅｎｅｒｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌｗｉｔｈｒａｎｄｏｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｔｈｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌｈａｓｂｅｅｎｂｕｉｌｔ．ＭａｒｋｏｖｃｈａｉｎＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ（ＭＣＭＣ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｔｈｅ
ｍｏｄｅｌ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｓｔｓｈｏｗｔｈａｔＭＣＭＣａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｔｈｅｐａ
ｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｔｗｏｓｔｅｐｍｅｔｈｏｄ．Ｉｎａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆａｄｅｇｅｎｅｒａｔｅｓｙｓｔｅｍ，
ｔｈｅＵＧＦＧＯｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｗｏｒｋｓｆｏｒｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｔｈｅＥＷＩＳｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅＥＷＩＳｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔｉｓｔａｋｅｎ
ａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ａｎｄｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ，ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｌｅｖｅｌｏｆＥＷＩＳ
ｉｓｅｖａｌｕａｔｅｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔＵＧＦＧＯｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｓｏｌｖｅｔｈｅ
ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅｄｅｔｅｒｉｏｒａｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｗｉｒｉｎｇｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ （ＥＷＩＳ）；ｓｙｓｔｅｍ ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；Ｗｉｅｎｅｒｐｒｏｃｅｓｓ；
ＭａｒｋｏｖｃｈａｉｎＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ（ＭＣＭＣ）；ＵＧＦＧＯｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１２３１１：３９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１１８．１６３５．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｕａｎｆｈ＠ｄｌｕｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于能量观点的混合层流优化设计

史亚云１，郭斌２，刘倩１，白俊强１，，杨体浩１，卢磊１

（１．西北工业大学 航空学院，西安 ７１００７２；　２．西安现代控制技术研究所，西安 ７１００６５）

　　摘　　　要：为了合理地在混合层流设计中减小阻力，降低能量消耗，利用吸气控制功率
消耗与阻力、吸气速度的关系式，建立了考虑以吸气功率最小为优化目标的优化设计方法。该

优化设计方法采用了自由变形（ＦＦＤ）参数化方法，紧支型的径向基函数（ＲＢＦ）动网格技术，改
进的微分进化（ＤＥ）算法，以及耦合基于 ｅＮ转捩预测的 ＲＡＮＳ流场高精度求解器。针对 ２５°后
掠角的跨声速无限展长后掠翼，进行了以阻力最小为优化目标的均匀吸气和以功率消耗最小

为优化目标的分布式吸气的混合层流优化设计。优化结果表明，基于能量观点的优化结果在

雷诺数１０×１０６下可以达到均匀吸气的阻力收益，相比初始构型，阻力降低了 ２９．１％，上下翼
面转捩位置分别推迟了１８％和 １５％弦长，功耗降低了 １．７％；而在雷诺数 ２０×１０６状态下，相
比初始构型，阻力减小了４１．３％，比均匀吸气阻力优化结果提高了 ４．５％，上下翼面转捩位置
分别推迟了５２％和 １４％弦长，功耗降低了 ８．１４％。优化结果表明，建立的基于能量观点的混
合层流优化方法是可行的。

关　键　词：气动优化设计；层流转捩；主动控制；混合层流控制 （ＨＬＦＣ）；能量消耗
中图分类号：Ｖ２２４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１６２１３

　　为了降低燃油消耗，缓解能源危机和环境问
题，航空领域提出了“绿色航空”的概念，包含了

提高发动机效率、完善飞机系统的一体化设计以

及改善飞机气动特性等方案
［１２］
。层流控制技术

通过尽可能地维系飞机在巡航状态表面的层流来

降低燃油消耗。对于 Ａ３２０客机，在机翼、尾翼以
及短舱表面维系４０％的层流，全机可以收益 １４％
左右的阻力降低

［３］
。因而层流技术是未来减阻

的一项关键技术。层流控制技术包含了自然层流

（ＮａｔｕｒａｌＬａｍｉｎａｒＦｌｏｗ，ＮＬＦ）、层流控制（Ｌａｍｉｎａｒ
ＦｌｏｗＣｏｎｔｒｏｌ，ＬＦＣ）和混合层流控制（ＨｙｂｒｉｄＬａｍｉ
ｎａｒＦｌｏｗＣｏｎｔｒｏｌ，ＨＬＦＣ）［４］。ＨＬＦＣ结合了前两
者，在翼面前缘进行吸气，随后利用型面设计最终

实现转捩的推迟。ＨＬＦＣ降低了整个系统的复杂

性以 及 吸 气 系 统 的 重 量，同 时 不 影 响 主 翼

部分
［５６］
。

针对混合层流控制研究，Ｋｒｉｓｈｎａ等［７］
对 Ｂｅｏ

ｉｎｇ７５７机翼以及 Ａ３２０尾翼的混合层流系统以及
试飞试验进行了详细的研究。Ｂｅｏｉｎｇ７５７试验结
果显示混合层流控制将上翼面的转捩推迟到

６５％弦长的位置，最终全机阻力减小了 ６％，燃油
节省了 ８％。Ａ３２０尾翼的实验结果显示混合层
流维系了 ４０％的层流区。这 ２个民用客机混合
层流试验的成功验证了混合层流的可行性，并表

明了混合层流机翼是未来民机减阻最有前景的方

法之一。国内王菲等
［８］
在北京航天航空大学 Ｄ４

低速低湍流度风洞试验室进行了混合层流无限展

长机翼的研究。试验结果显示机翼前缘的边界层

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906013&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 史亚云，等：基于能量观点的混合层流优化设计

吸气可以有效地推迟转捩位置。国内外的飞行试

验以及风洞试验验证了混合层流机翼减阻的可行

性，并为后续数值模拟以及设计提供可靠的数据。

Ｒｉｓｓｅ和 Ｓｔｕｍｐｆ［９］利用低精度求解器建立了合层
流机翼的初步优化设计方法，并针对 Ａ３５０类型
飞机进行了混合层流初步优化设计，设计结果表

明前缘２０％弦长的均匀吸气的混合层流技术将
收益８％的阻力降低（不考虑下翼面和内翼），并
减小１０％的燃油消耗。杨体浩等［１０１１］

针对无限

展长后掠机翼建立了可靠的优化设计方法，并且

研究了不同吸气分布的混合层流优化。在减小阻

力的同时，通过给优化目标合适的权重系数，降低

了吸气速度，进而降低了能量消耗。目前，国内外

基于数值模拟的混合层流设计研究大多以阻力为

优化目标，或者通过优化目标的权重系数考虑吸

气的功率消耗。以阻力为优化目标，不考虑吸气

消耗，最终会降低混合层流控制的整体收益。而

通过权重系数来考虑吸气功耗，可以降低吸气速

度以及能量消耗，但是权重系数的选择依赖于经

验，需要进行多次尝试才能得到合适的值。因而，

需要建立吸气的功率消耗和阻力以及吸气速度的

关系，从而可以功率消耗最小为目标进行混合层

流机翼的优化设计，实现在降低阻力的同时，减小

吸气的功率消耗。最终，构建更加智能的优化设

计方法。

本文将搭建混合层流优化设计平台，其中包

含耦合 ｅＮ方法的 ＲＡＮＳ（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉ
ｅｒＳｔｏｋｅｓ）流场求解器、参数化方法、动网格技术、
可靠的优化算法以及混合层流吸气功率计算方

法。将功率消耗与阻力联系，实现以功率消耗最

小为目标的跨声速混合层流自动优化设计。并且

与以阻力为目标的均匀吸气进行对比，验证以吸

气功率消耗为目标的优化方案的可行性。

１　考虑边界层吸气的转捩预测方法

基于 ＲＡＮＳ方程的数值模拟方法具有较高的
计算效率以及可满足工程应用的计算精度，使得

其在航空工程设计中得到了广泛的应用
［１２］
。基

于 ＲＡＮＳ模型，ｅＮ转捩预测模型可以同时预测 ＴＳ
（ＴｏｌｌｍｉｅｎＳｃｈｌｉｃｈｔｉｎｇ）波和横流（ＣｒｏｓｓＦｌｏｗ，ＣＦ）
涡，并有丰富的实验数据支撑，所以本文选择 ｅＮ

转捩预测模型来进行转捩预测分析。最终，本文

耦合 ｅＮ方法和 ＲＡＮＳ求解器进行流场数值模拟
分析。

１．１　基于 ｅＮ方法的转捩预测
ｅＮ方法转捩预测模式主要包含 ３个部分：边

界层信息求解、稳定性分析、转捩位置判断。本文

采用求解准三维（包含二维翼型和无限展长后掠

翼）的边界层方程来得到边界层速度型、温度、密

度、压力以及其一次和二次导数等参数
［１３］
。这些

参数将作为稳定性分析方法的输入来进行稳定性

判断。稳定性分析方法常用主要有线性稳定理论

（ＬｉｎｅａｒＳｔａｂｉｌｉｔｙＴｈｅｏｒｙ，ＬＳＴ）以及线性或者非线
性抛物化稳定方程（ＬｉｎｅａｒｏｒＮｏｎｌｉｎｅａｒＰａｒａｂｏｌｉｃ
ＳｔａｂｉｌｉｔｙＥｑｕａｔｉｏｎｓ，ＬＰＳＥｏｒＮＰＳＥ）［１４１５］。本文采
用工程设计中常用的线性稳定理论，一般将流场

变量定义为一个定常流场和一个非定常扰动：

ｑ（ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）＝ｑ（ｚ）＋ｑ′（ｘ，ｙ，ｔ） （１）
式中：ｑ代表速度ｕ、ｖ、ｗ，压力ｐ，空气密度ρ或者温
度 Ｔ；ｔ为时间。等式右侧第１项是平均流场变量，
第２项是扰动变量。现有的研究一般将扰动表
达为

ｑ′（ｘ，ｙ，ｔ）＝ｑ～（ｚ）ｅｉ（αｘ＋βｙ－ωｔ） （２）
其中：ｑ～代表 ｕ～、ｖ～、ｗ～、ｐ～、ｔ～，仅和法向变量相关；α
为流向的波数；β为法向的波数；ω为圆频率。当
从时间角度考虑扰动增长，α和 β是实数，而 ω是
复数。由于扰动量很小，所以二阶的扰动量可以

忽略，从而得到线性稳定性方程。同时，本文简化

了线性稳定方程，加入平行流假设。最终三维可

压缩 ＬＳＴ方程可以表示为
ｄ２

ｄｚ２
ｑ～ ＋Ａ（α，β）ｄｄｚ

ｑ～ ＋Ｂ（α，β）ｑ
～ ＝ωＣｑ

～
（３）

其中：Ａ、Ｂ和 Ｃ矩阵由平均流场的参数以及 α和

β决定。该方程的详细参数介绍可以参考 Ｃｅｂｅ
ｃｉ［１４］的工作。式（３）的求解是一个特征值问题，
本文选择用 Ｒａｙｌｅｉｇｈ商进行求解［１５］

。

稳定性方程求解可以得到扰动时间增长率

ωｉ，进而得到 αｉ
［１６］
。ｅＮ方法延流向定义了放大因

子 Ｎ：

Ｎ＝∫αｉｄｓ （４）

式中：ｓ为弧长。
Ｎ因子的积分有不同的方式，本文采用 ＮＣＦ／

ＮＴＳ方法
［１７］
来分别得到 ＴＳ波和 ＣＦ驻波的放大因

子。仅有放大因子，并不能确定转捩位置，还需要

给出转捩阈值判断转捩位置。转捩阈值一般由风

洞试验或者飞行试验的条件决定
［１８］
，本文选择

ＮＣＦ＝６．４９，ＮＴＳ＝６．４９。本文所有的算例都是基
于给定的转捩阈值进行转捩预测。

１．２　吸气边界条件
混合层流设计的吸气面孔隙率（孔径相对于

吸气区域面积）很小，所以计算过程中边界条件

３６１１
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都按照物面吸气进行设置。即计算过程中，并不

考虑孔径的大小，而是将孔的吸气速度按照等质

量流量换算为吸气物面对应的吸气速度
［１９］
。由

于混合层流设计采用的是微吹吸气，所以吸气并

不会改变原有压力分布。定义吸气参数：

Ｃｑ ＝
ｗｓ（０）
Ｕ∞

（５）

式中：ｗｓ（０）为物面法向速度，吸气时为负值，本
文中将取其绝对值；Ｕ∞为来流速度。计算中物面
的吸气速度和真实的孔吸气速度通过质量流量相

等的换算公式为

ｐｐｌｅｎｕｍ －ｐｏｕｔ＝Δｐ＝ａρｗ
２
ｈ＋ｂμ

ｔｈ
ｄ２
ｗｈ （６）

ｗｓ ＝ｗｈσ （７）
其中：ｐｐｌｅｎｕｍ和 ｐｏｕｔ分别为腔内和腔外压力；μ为动
力学黏性系数；ｔｈ为吸气壁板的厚度；ｄ为吸气孔
的直径；σ为孔隙率，由孔径和孔径间距决定；ｗｈ
为吸气孔的速度，ｍ／ｓ，而 ｗｓ为换算后的面吸气
速度；ａ、ｂ为需要实验标定的参数，见文献［１９］。
本文在后续的计算中的吸气速度都是代表面吸气

速度。

１．３　ｅＮ方法耦合 ＲＡＮＳ方程
ＲＡＮＳ求解器计算得到的压力数据将作为边

界层方程求解的输入。边界层信息将作为线性稳

定性分析的输入。进而通过建立的 ｅＮ方法，可以
得到转捩位置，并返回到 ＲＡＮＳ求解器中。因而，
ｅＮ方法和 ＲＡＮＳ求解器进行松耦合进行转捩位置
的迭代求解。耦合流程见图１。

图 １　转捩计算流程

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

１．４　算例验证

本文选择 ＮＬＦ（２）０４１５［２０］无限展长后掠翼
进行转捩模型的验证。其后掠角为 ４５°，易发生
横流涡扰动。构型的剖面翼型见图 ２，其中 ｃ为
弦长，实验研究了不同雷诺数下在迎角为 －４°下

的转捩，计算状态见表 １。数值模拟中展向采用
了周期性边界条件。

图３给出了雷诺数为 ２．３７×１０６条件下的压
力系数 Ｃｐ分布，结果显示数值模拟结果与实验吻
合。压力分布呈现较长的顺压分布，其放大了 ＣＦ
涡的扰动，但是抑制了流向转捩的发生。转捩位

置随雷诺数的变化见图 ４，Ｒｅｘ为当地雷诺数，ｘｔｒ／
ｃ为无量纲弦向坐标，数值模拟得到的转捩位置
基本在实验转捩位置变化范围内。在雷诺数为

１．９２×１０６状态下，转捩是分离流诱导所致，ｅＮ预
测的转捩位置比实验的转捩位置靠前。在层流边

界层进行求解时，遇到分离点将停止计算，如果稳

定性分析的结果在该点之前没有达到转捩阈值，

会将层流边界层计算得到的分离点作为转捩位

图 ２　ＮＬＦ（２）０４１５翼型

Ｆｉｇ．２　ＮＬＦ（２）０４１５ａｉｒｆｏｉｌ

表 １　ＮＬＦ（２）０４１５无限展长后掠翼实验与数值模拟状态

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒ

ＮＬＦ（２）０４１５ｉｎｆｉｎｉｔｅｓｐａｎｗｉｓｅｂａｃｋｓｗｅｐｔｗｉｎｇ

状态 雷诺数／１０６

１ １．９２

２ ２．１９

３ ２．３７

４ ２．７３

５ ３．２７

６ ３．７３

图 ３　ＮＬＦ（２）０４１５无限展长后掠翼上翼面实验与

数值模拟压力系数分布对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎ

ｕｐｐｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｏｆＮＬＦ（２）０４１５ｉｎｆｉｎｉｔｅｓｐａｎｗｉｓｅ

ｂａｃｋｓｗｅｐｔｗｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

４６１１
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图 ４　ＮＬＦ（２）０４１５构型上翼面的转捩位置

随雷诺数的变化

Ｆｉｇ．４　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎｗｉｔｈＲｅｙｎｏｌｄｓ

ｎｕｍｂｅｒｆｏｒｕｐｐｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ＮＬＦ（２）０４１５ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

置。然后，真实的转捩点是在分离点之后，并形成

短分离泡或者长分离泡，因而，本文的计算结果有

了３％的弦长差量，但是仍满足工程应用。因此，
本文建立的转捩预测方法是可靠的，可以用于层

流优化设计研究。

２　基于功率消耗理论的优化设计
方法

　　ＨＬＦＣ技术通过维系尽可能长的层流区，实
现减阻的目标。但是，在翼面前缘吸气需要消耗

能量，一般是通过发动机引气实现，所以最终的飞

机的燃油消耗应该是减阻带来的收益以及提供吸

气能量所消耗的燃油之和。因而，在 ＨＬＦＣ设计
中，不仅需要考虑减阻，也需要降低吸气所需要的

能量。为了自动化地进行 ＨＬＦＣ考虑能耗的优化，
则需要将能量消耗与阻力和吸气参数建立关系，最

终实现以能量消耗最小为目标的优化设计。本节

将基于功率消耗理论建立混合层流智能优化方法。

２．１　吸气功率计算方法
针对无压力梯度的平板，吸气系统的总功率

可以分为４部分［２１２２］
：克服尾流阻力所消耗的功

率；由于吸气表面能量损失所消耗的功率；吸气泵

将气流压缩所需要的功率；排出吸气气体产生推

力提供的功率。因此，总的消耗功率可以表示为

ＷＴ ＝Ｗｗａｋｅｄｒａｇ＋Ｗｍｏｍｅｎｔｕｍｌｏｓｓ＋Ｗｐｕｍｐ＋Ｗｔｈｒｕｓｔ （８）
式中：ＷＴ为系统总功率；Ｗｗａｋｅｄｒａｇ为尾流阻力消耗
的功率；Ｗｍｏｍｅｎｔｕｍｌｏｓｓ为动量损失功率；Ｗｐｕｍｐ为吸气
泵所需功率；Ｗｔｈｒｕｓｔ为推力产生的功率。而对于飞
行速度更高的构型，一般将克服尾流阻力所消耗

的功率和动量损失所消耗的功率合并为一项，即

克服阻力所消耗的功率：

Ｗｗａｋｅｄｒａｇ＋Ｗｍｏｍｅｎｔｕｍｌｏｓｓ ＝Ｗｄｒａｇ ＝
ρＳＣＤＵ

３
∞

２ηｐ
（９）

其中：Ｓ为参考面积；ＣＤ为阻力系数；ηｐ为推进系
统效率。推力产生的功率：即将气流排出提供了

额外推力，产生了负的功率：

Ｗｔｈｒｕｓｔ＝
ｍＶ０
ηｐ
Ｕ∞ （１０）

其中：ｍ为吸气质量流量率，ｋｇ／ｓ；Ｖ０为气体排除
速度，ｍ／ｓ。吸气泵需要将流体压缩，这部分功率
可以表示为

Ｗｐｕｍｐ ＝
ｍ
２ηｓ
（Ｖ０

２－Ｖｓ
２
）＋

ｍ
ηｓρ
Δｐ （１１）

其中：ηｓ为吸气系统效率；Ｖｓ为吸气泵的吸气速
度；Δｐ为气流流经吸气孔所产生的压差，定义为

Δｐ＝ ρ
２σ２

ｔ( )ｄ
０．２８

７３．５
μｗｈ
ｄ
＋１．７ｗ２( )ｈ （１２）

式中：σ为孔隙率。
最终，得到系统总的消耗功率。在大多数边

界层应用中，吸气速度远小于来流速度，Ｖ２ｓＶ
２
０

可忽略 Ｖｓ。为了最小化总功率，需要确定排气速
度，当总功率关于 Ｖ０导数为最小时，即为最优排
出速度：

Ｖ０ ＝
ηｓ
ηｐ
Ｕ∞ （１３）

最终总功率表达为

ＷＴ ＝
ρＵ∞ＣＤＵ

２
∞

２ηｐ
＋
ｍΔｐ
ηｓρ

＋
ｍηｓ
η２ｐ
Ｕ２∞ （１４）

总功率和阻力成线性关系。为了验证吸气功

率的有效性，本文针对一跨声速层流翼型（图 ５）
进行功率算法的验证。

针对此翼型，进行功率计算，吸气位置设置在

前缘１５％弦长处，吸气系数为 ０．００１。计算状态
为：马赫数 Ｍａ＝０．７，迎角 α＝０°，雷诺数 Ｒｅ＝
６．２×１０６。功率的计算参数为：孔隙率 σ＝
０．４５％，吸气板厚度 ｔｈ＝１ｍｍ，吸气孔直径 ｄ＝
５０μｍ，推进系统的效率 ηｐ以及吸气泵的吸气效
率 ηｓ都为 ０．９。从而得到系统的总功率，结果如
表２所示。

图 ５　跨声速层流翼型示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｎｓｏｎｉｃｌａｍｉｎａｒａｉｒｆｏｉｌ
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表 ２　跨声速翼型吸气消耗功率计算结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｕｃｔｉｏｎｐｏｗｅｒ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｆｏｒａｔｒａｎｓｏｎｉｃａｉｒｆｏｉｌ

消耗功率 数值／ｋＷ 占比／％

Ｗｗａｋｅｄｒａｇ １２．０４ ８４．３

Ｗｔｈｒｕｓｔ －０．４２ －２．９

Ｗｐｕｍｐ ２．６７ １８．７

ＷＴ １４．２９ １００

　　计算结果表明，克服阻力缩小的功率占总功
率的比重最大，达到 ８４．３％。针对该翼型，改变
吸气参数（０．０００１～０．００２），研究推迟转捩位置
长度对系统各功率的影响，计算结果见图 ６。该
计算结果的趋势与文献［２２］中的趋势一致，验证
了本文功率计算的可靠性。

２．２　以功耗最小为目标的优化方法
本文的优化方法包含了参数化方法、动网格

技术、流场求解以及优化算法
［２３２４］

。

参数化方法采用的是自由变形（ＦｒｅｅＦｏｒｍ
Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ＦＦＤ）方法［２５］

。ＦＦＤ方法可以通过
较少的设计变量光滑地描述曲线、曲面以及三维

几何外形，具备很强的扰动能力，在整体或者局部

修型设计中得到了广泛的应用。动网格技术采用

的是改进的径向基函数（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，
ＲＢＦ）差值方法。

传统的 ＲＢＦ技术通过径向基函数建立了所
有空间流场点与物面网格点的映射关系，使得计

算效率较低。本文采用基于紧支型的 ＲＢＦ动网
格技术，即径向基函数随着中心距离的增大而减

小，当距离大于紧支半径后，函数值为 ０［２６］。最
终将传统的稠密系数矩阵改进为带状矩阵，计算

量大大降低。

流场求解模块为 １．１节描述的耦合 ｅＮ转捩
预测的 ＲＡＮＳ求解器。优化算法采用了改进的微
分进化（ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌＥｖｏｌｕｔｉｏｎ，ＤＥ）算法。ＤＥ算法
的特点是其变异算子是从当前种群选取多个任意

个体差值运算，并作用给定的加权系数得到。改

进的变异算子计算主要构成为：将当前种群中

３个随机个体作为变异对象，并按照适应值定义
为最优个体，次优个体以及最差个体；将次优个体

和最差个体分别与次优个体按照标准微分算法的

变异算子进行操作，取其平均值作为新的变异算

子。改进的 ＤＥ算法保留了原方法的全局性，增
强了局部搜索能力，且一定程度上避免了局部

最优
［２７］
。

２．１节建立了 ＨＬＦＣ功耗与阻力以及吸气参
数等的计算方法，本文在之后的优化设计中将以

图 ６　跨声速层流翼型的功率消耗随转捩位置的变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｗｉｔｈｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ

ｌｏｃａｔｉｏｎｆｏｒａｔｒａｎｓｏｎｉｃｌａｍｉｎａｒａｉｒｆｏｉｌ
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功率消耗为目标进行优化设计研究。在优化设计

过程中，总功率将作为优化设计目标，式（１４）中
的阻力由流场求解器提供，质量流量由吸气参数

与其分布得到，吸气系统效率以及推进系统效率

本文都取为 ０．９，其他相关流场值与流场计算输
入条件相同。最终，实现了考虑能量消耗的智能

优化设计。同时，可以与不考虑能耗的优化结果

进行对比研究。

３　混合层流无限展长机翼设计

对于小后掠角、低雷诺数飞行状态的飞机可

以通过型面设计来维系较长的层流区，而对于典

型的跨声速支线客机或者干线客机，其后掠角或

者雷诺数很大，在机翼前缘会触发横流转捩，无法

通过改变型面来推迟转捩。因而，提出了 ＨＬＦＣ
技术，即在机翼前缘（前１５％ ～２０％）进行微边界
层吸气，随后利用型面设计进行控制，实现层流区

的延长。在机翼前缘，主要是横流涡诱导转捩，通

过吸气可以有效地抑制横流转捩，同时也抑制了流

向 ＴＳ扰动波的发展，随后，通过型面设计维持弱的
顺压梯度可以抑制 ＴＳ波的发展，最终推迟转捩。

为了更好地揭示混合层流设计特点，本文选

取较为简单的无限展长后掠翼进行优化设计研

究，并采用接近支线客机的 ２５°后掠角，几何外形
见图７。本文的设计工况见表３，主要考虑２个雷
诺数工况，雷诺数 １０×１０６是典型的自然层流机
翼状态，在该雷诺数下，可以较为容易的将转捩位

置推迟到压力恢复区（一定条件下转捩位置可推

迟到的极限），因而可以对比 ２个优化方案是否
可以得到相近的优化结果。而雷诺数 ２０×１０６是
现 代支线客机（Ａ３２０／Ｂ７３７／Ｃ９１９）的飞行雷诺数

图 ７　初始构型示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｏｒｉｇｉｎａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

表 ３　设计工况

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅｓｉｇｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 数值

后掠角／（°） ２５

马赫数 ０．７８

相对厚度 ０．１２５

升力系数 ０．５９

雷诺数／１０６ １０，２０

范围，以功率消耗最小为目标的自动优化可合理

地为此状态下的飞机的混合层流设计提供基于数

值的设计方案。ＦＦＤ控制框布置见图８，机翼前缘
的变化对横流转捩有很大影响，所以在前缘布置了

更密的 ＦＦＤ控制点来更精准控制前缘几何变化。
２．１节建立了功率消耗和阻力以及吸气分布

的关系，因而可以直接进行以能量消耗最小为目

标进行混合层流优化设计。对于以阻力最小为目

标的均匀吸气在下文将被简称为均匀吸气，而以

能量消耗最小为目标的将简称为分布式吸气。本

文分别对均匀吸气和分布式吸气进行了优化设计

研究，吸气区域为上翼面 １５％弦长。基于该初始
构型进行混合层流优化设计。均匀吸气系数为

０．０３％，约束翼型厚度不小于 １２％，力矩系数要
求不小于 －０．３８，优化目标为阻力最小。而考虑
功耗变量的优化参数不变，优化目标为系统功率

消耗最小。考虑功耗的优化，需要将吸气区域分

块，不同区域的吸气量将作为优化设计变量，每一

块吸气量的变化范围均为 ０．０１％ ～０．０６％。吸
气板的参数设置和２．１节的验证算例参数相同。

图 ８　ＦＦＤ控制框示意图

Ｆｉｇ．８　ＳｋｅｔｃｈｍａｐｏｆＦＦＤｃｏｎｔｒｏｌｂｏｘ

３．１　雷诺数为１０×１０６的优化设计结果
初始构型在 Ｒｅ＝１０×１０６状态下的物面摩擦

阻力系数 Ｃｆ见图 ９。摩擦阻力突增的位置定义
为转捩位置，即图中云图由蓝色突变为红色的

图 ９　初始构型在 Ｒｅ＝１０×１０６状态下

上下翼面的摩擦阻力云图

Ｆｉｇ．９　Ｕｐｐｅｒａｎｄｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｄｒａｇ

ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｏｒｉｇｉｎａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｔＲｅ＝１０×１０６
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位置。初始构型上翼面的转捩位置为 ｘ／ｃ＝
０．３７，下翼面的转捩位置为 ｘ／ｃ＝０．４５。

初始构型的翼型压力分布与均匀吸气以及分

布式吸气的优化翼型以及压力分布的对比见

图１０，力系数对比见表 ４，ＣＤｖ为黏性阻力，ＣＤｐ为
压差阻力，Ｃｍ 为力矩系数，Ｌ／Ｄ为升阻比。两者
优化设计结果基本相同，均匀吸气优化结果使得

转捩位置推迟到下翼面的转捩位置为ｘ／ｃ＝

图 １０　初始构型和均匀吸气、分布式吸气优化结果在

Ｒｅ＝１０×１０６状态下的优化剖面

翼型以及压力分布对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌｐｒｏｆｉｌｅａｎｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｍｏｎｇｏｒｉｇｉｎａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，

ｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎａｔＲｅ＝１０×１０６

表 ４　Ｒｅ＝１０×１０６下力系数优化结果对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓａｔＲｅ＝１０×１０６

参数 初始 均匀吸气 分布式吸气

ＣＤ／１０
４ ６５．９ ４６．７ ４６．７

ＣＤｖ／１０
４ ３７．１ ２７．０ ２７．０

ＣＤｐ／１０
４ ２８．８ １９．７ １９．７

Ｃｍ －０．３７２ －０．３７３ －０．３７３

Ｌ／Ｄ ８９．５３ １２６．３４ １２６．３４

０．５５，上翼面的转捩位置为 ｘ／ｃ＝０．６０（即转捩是
由于压力恢复强逆压梯度导致）。相比原始翼

型，均匀吸气优化得到的压力分在驻点附近缩小

了顺压梯度的范围，从而能够抑制 ＣＦ涡的发展，
前缘到 ｘ／ｃ＝０．２位置区域的逆压梯度也适当地
抑制了 ＣＦ涡的增长，随后的顺压梯度抑制了 ＴＳ
波扰动，并耦合微吸气控制，将转捩位置推迟到压

力恢复区。相比初始构型，上翼面转捩位置推迟

了１８％弦长，下翼面转捩位置推迟了 １５％弦长。
压差阻力减少了 ９．１ｃｏｕｎｔｓ，摩擦阻力减少了
１０．１ｃｏｕｎｔｓ。升阻比提高了 ４１％。当转捩位置在
压力恢复区，并且临近或者达到分离点位置，抑制

ＴＳ波和 ＣＦ涡的扰动增长已经无法推迟转捩。所
以考虑功率消耗后的优化结果在保证原有的层流

区域长度的条件下，实现最小功耗。最终 ２个优
化得到的转捩位置以及力系数相同，其摩擦阻力

云图见图１１（２个优化结果相同，所以只展示一个
摩擦阻力云图）。

２个优化结果对应的吸气分布如图 １２所示。
在阻力相同的条件下，通过吸气分布对比可以得

出考虑功率消耗的优化设计结果所需要的吸气量

减小。两者的功耗对比如表 ５所示。最终，总的
功耗减小０．３９２ｋＷ。２个优化设计结果的扰动增
长曲线结果见图１３。从扰动曲线的对比可以看

图 １１　优化构型在 Ｒｅ＝１０×１０６状态下

上下翼面的摩擦阻力云图

Ｆｉｇ．１１　Ｕｐｐｅｒａｎｄｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｄｒａｇ

ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｔＲｅ＝１０×１０６

图 １２　均匀吸气和分布式吸气的优化结果

对比（Ｒｅ＝１０×１０６）

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｕｎｉｆｏｒｍ

ｓｕｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎ（Ｒｅ＝１０×１０６）
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表 ５　Ｒｅ＝１０×１０６下功率消耗的优化结果对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｐｏｗｅｒ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｔＲｅ＝１０×１０６ ｋＷ

消耗功率 均匀吸气 分布式吸气

Ｗｗａｋｅｄｒａｇ ２２．８８ ２２．８８
Ｗｔｈｒｕｓｔ －０．４４２ －０．１９７
Ｗｐｕｍｐ ０．９３１ ０．２５０
ＷＴ ２３．３２７ ２２．９３５

出，考虑功耗的吸气分布对 ＴＳ波和 ＣＦ波扰动在
上翼面都放大了。但是并没有达到转捩阈值。而

下翼面没有进行混合层流控制，所以扰动波分布

并没有发生明显变化。

３．２　雷诺数为２０×１０６的优化设计结果
对于跨声速客机，雷诺数会达到 ２０×１０６，在

该雷诺数下，机翼前缘的强顺压梯度会诱导横流

转捩发生，该雷诺数下混合层流控制效果将会更

加明显。所以，本文开展了该雷诺数下混合层流

机翼的优化以及吸气功率消耗的研究。初始构型

的计算状态和 Ｒｅ＝１０×１０６相同，其对应的自然
层流数值模拟的摩擦阻力云图如图１４所示。

随着雷诺数的增大，前缘很快出现了ＣＦ涡

诱导的横流转捩。机翼下表面转捩位置在 ｘ／ｃ＝
０．０５，上表面在前缘 ｘ／ｃ＝０．０１处直接发生发生
转捩。

优化后的摩擦阻力云图见图 １５。相比初始
构型，均匀吸气将下翼面的转捩位置推迟到

ｘ／ｃ＝０．０９，上翼面转捩位置推迟到 ｘ／ｃ＝０．５３。
上翼面的层流区扩展了 ５２％弦长，下翼面的层流
区扩展了４％弦长。优化结果主要使上翼面的层
流区域变长，因为上翼面进行了混合层流控制，而

下翼面是自然层流转捩，在 ２０×１０６雷诺数下通
过改变翼面的形状很难推迟横流转捩。考虑功率

消耗的分布式吸气优化的结果（图 １５（ｂ））显示
上翼面转捩位置为 ｘ／ｃ＝０．５３，下翼面的转捩位
置为 ｘ／ｃ＝０．２３。上翼面层流区拓展了 ５２％弦
长，下翼面拓展了 １８％弦长。相比均匀吸气，考
虑功率消耗的分布式吸气在下翼面得到了更长的

层流区。

最终优化后的剖面翼型和对应的压力分布对

比见图１６。相比初始翼型，优化后的翼型变薄，
呈现出典型的跨声速混合层流翼型形态。上翼面

图 １３　均匀吸气和分布式吸气放大因子扰动曲线的优化结果对比（Ｒｅ＝１０×１０６）

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｕｎｉｆｏｒｍ

ｓｕｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎ（Ｒｅ＝１０×１０６）
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图 １４　初始构型在 Ｒｅ＝２０×１０６状态下

上下翼面的摩擦阻力云图

Ｆｉｇ．１４　Ｕｐｐｅｒａｎｄｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｄｒａｇ

ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｏｒｉｇｉｎａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｔＲｅ＝２０×１０６

图 １５　均匀吸气和分布式吸气优化结果在 Ｒｅ＝２０×１０６

状态下的上下翼面的摩擦阻力云图

Ｆｉｇ．１５　Ｕｐｐｅｒａｎｄｌｏｗｅｒｗｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｆｒｉｃｔｉｏｎａｌｄｒａｇ

ｃｏｎｔｏｕｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎａｎｄ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎａｔＲｅ＝２０×１０６

压力分布峰值降低，顺压梯度区域缩短，随后出现

较短的逆压区，之后呈现弱的顺压梯度直至压力

恢复区。前缘的顺压区域缩短，以及之后的逆压

梯度有助于抑制横流涡的发展，配合吸气，最终有

效地推迟了转捩。在流向中间区域很长的一段，

维持了较弱的顺压梯度，可以抑制 ＴＳ波的扰动。
以功率消耗最小为目标的分布式吸气优化结果与

以阻力最小为目标的均匀吸气的优化结果相似。

但相比均匀吸气，分布式吸气的上翼面压力分布

头部峰值更小，顺压区的顺压梯度也小，压力恢复

更缓和。下翼面分布式吸气的优化结果在前缘

图 １６　初始构型和均匀吸气、分布式吸气在 Ｒｅ＝

２０×１０６状态下的优化剖面翼型以及压力分布对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｉｒｆｏｉｌｐｒｏｆｉｌｅａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｍｏｎｇｏｒｉｇｉｎａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，ｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎａｎｄ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎａｔＲｅ＝２０×１０６

附近降低了顺压梯度，因为将转捩位置推迟了

１４％的弦长。图１７给出对应的扰动放大因子 Ｎ，
其结果压力分布的结果对应。

图１８给出了均匀吸气和分布式吸气的吸气
系数分布图，可以看出在前缘为了抑制横流扰动

波的增长，分布式吸气在第 １段的吸气速度是大
于均匀吸气的。对应 Ｎ放大因子曲线，分布式吸
气和均匀吸气的 ＣＦ波扰动增长曲线值基本相
当，而 ＴＳ波在第１阶段并没有扰动，之后分布式
吸气速度的降低以及逆压梯度的减小使得 ＴＳ波
扰动曲线值大于均匀吸气，但并没有达到转捩阈

值。最终，上翼面 ２个优化收益的层流区是相同
的。但是由于吸气分布的改变，优化得到的压力

分布不同，分布式吸气最终使得下翼面获得了更

多的层流区。最终，初始构型以及 ２个优化设计
的力系数结果见表 ６。相比初始构型，均匀吸气
总阻力减小３３ｃｏｕｎｔｓ（３６．８％），其中摩擦阻力减
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图 １７　均匀吸气和分布式吸气对应的放大因子扰动曲线对比（Ｒｅ＝２０×１０６）

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｂｅｔｗｅｅｎｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎａｎｄ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎ（Ｒｅ＝２０×１０６）

图 １８　均匀吸气和分布式吸气沿流向的吸气

系数对比（Ｒｅ＝２０×１０６）

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｓｕｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂｅｔｗｅｅｎ

ｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎ（Ｒｅ＝２０×１０６）

小１１．３ｃｏｕｎｔｓ（２３．９％），压差阻力减小２１．７ｃｏｕｎｔｓ
（５１．３％），升阻比提高３８．４９，即５８％。分布式吸
气阻力减小３７ｃｏｕｎｔｓ（４１．３％），其中摩擦阻力减小
１３．１ｃｏｕｎｔｓ（２７．７％），压差阻力减小 ２３．９ｃｏｕｎｔｓ
（５６．５％），升阻比提高４６．３２，即 ７０．３％。分布式
吸气获得了更多的阻力收益，得益于分布式吸气

使得上翼面压力分布恢复更缓和，且下翼面收益

了更长的层流区。

表７给出了均匀吸气和分布式吸气的功率消
耗对比。由于阻力的降低，分布式吸气的阻力功

率减小了３．９２ｋＷ，吸气泵功率减小１．０７３ｋＷ，最
表 ６　Ｒｅ＝２０×１０６下力系数优化结果对比

Ｔａｂｌｅ６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓａｔＲｅ＝２０×１０６

参数 初始 均匀吸气 分布式吸气

ＣＤ／１０
４ ８９．６ ５６．６ ５２．６

ＣＤｖ／１０
４ ４７．３ ３６．０ ３４．２

ＣＤｐ／１０
４ ４２．３ ２０．６ １８．４

Ｃｍ －０．３６０ －０．３７７ －０．３８０

Ｌ／Ｄ ６５．８５ １０４．３４ １１２．１７

表 ７　Ｒｅ＝２０×１０６下功率消耗的优化结果对比

Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｐｏｗｅｒ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｔＲｅ＝２０×１０６ ｋＷ

消耗功率 均匀吸气 分布式吸气

Ｗｗａｋｅｄｒａｇ ５５．４７ ５１．５５

Ｗｔｈｒｕｓｔ －０．８８３ －０．４８５

Ｗｐｕｍｐ １．８６３ ０．７９０

ＷＴ ５６．４４７ ５１．８５２
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终减小功率４．５９５ｋＷ（８．１４％）。

４　结　论

本文基于耦合 ｅＮ方法的 ＲＡＮＳ求解器，结合
混合层流吸气功率理论，建立了可以考虑功率消

耗的智能混合层流优化设计方法。其可以进行以

阻力最小（均匀吸气）或者以吸气功率消耗最小

（分布式吸气）为优化目标的混合层流优化设计。

本文对 ２５°无限展长后掠翼进行了优化设计研
究，主要结论如下：

１）在 Ｒｅ＝１０×１０６下，均匀吸气和分布式吸
气优化结果基本重合。将原始构型上翼面转捩位

置推迟１８％弦长，下翼面推迟１５％弦长。最终优
化结果显示总阻力降低 １９．２ｃｏｕｎｔｓ，即 ２９．１％。
功率消耗主要减小了泵吸气功率，为 ０．３９２ｋＷ，
即１．７％。

２）在 Ｒｅ＝２０×１０６下，分布式吸气相比均匀
吸气在减小功耗的同时降低了阻力，获得了更长

的层流区。其相比原始构型，上翼面转捩位置推

迟５２％弦长，下翼面推迟１８％弦长。最终优化结
果显示总阻力降低 ３７ｃｏｕｎｔｓ，即 ４１．３％。功率消
耗降低了阻力和泵的消耗，减小 ４．５９５ｋＷ，即
８．１４％。

３）优化结果表明，以功率消耗为目标的混合
层流优化设计方法是可靠的，其可以自动给出优

化中吸气分布的权重，最终实现层流减阻并降低

吸气功耗。
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［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＮｕｍｅｒｉｃａｌＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，２００８，５８（７）：１０１７

１０２９．

［１６］ＪＵＮＩＰＥＲＭＰ，ＨＡＮＩＦＩＡ，ＴＨＥＯＦＩＬＩＳＶ．Ｍｏｄａｌｓｔａｂｉｌｉｔｙｔｈｅｏ

ｒｙｌｅｃｔｕｒｅｎｏｔｅｓｆｒｏｍ ｔｈｅｆｌｏｗｎｏｒｄｉｔａｓｕｍｍｅｒｓｃｈｏｏｌｏｎａｄ

ｖａｎｃｅｄｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｃｏｍｐｌｅｘｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓＲｅｖｉｅｗｓ，２０１４，６６（２）：０２４８０４．

［１７］ＳＥＮＧＵＰＴＡＴＫ，ＣＨＡＴＵＲＶＥＤＩＶ，ＫＵＭＡＲＰ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐｕ

ｔａｔｉｏｎｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｃｏｎｔａｍｉｎａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ＆Ｆｌｕｉｄｓ，

２００４，３３（７）：９２７９５１．

［１８］ＳＣＨＲＡＵＦＧ，ＰＥＲＲＡＵＤＪ，ＶＩＴＩＥＬＬＯＤ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓｕｓｉｎｇｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｄａｔａ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，１９９８，３５（６）：８９１８９７．

［１９］ＬＡＷＳＯＮＳ，ＣＩＡＲＥＬＬＡＡ，ＷＯＮＧＰＷ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｈｙｂｒｉｄｌａｍｉｎａｒｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｉｎｔｈｅ

ＡＲＡｔｒａｎｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｃ］∥２０１８ＡｐｐｌｉｅｄＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１８．

［２０］ＸＵＪＫ，ＢＡＩＪＱ，ＱＩＡＯＬ，ｅｔａｌ．Ｆｕｌｌｙｌｏｃａｌｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｃｌｏｓｕｒｅｍｏｄｅｌｆｏｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌｆｌｏｗｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．

ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１６，５４（１０）：３０１５３０２３．

［２１］ＲＩＯＵＡＬＪＬ，ＮＡＬＳＯＮＰＡ，ＨＡＣＫＥＮＢＥＲＧＰ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｕｍ

ｄｒａｇｂａｌａｎｃｅｆｏｒｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｓｕｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，

１９９６，３３（２）：４３５４３８．
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　第 ６期 史亚云，等：基于能量观点的混合层流优化设计

［２２］ＰＲＡＬＩＴＳＪＯ．Ｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｎａｔｕｒａｌａｎｄｈｙｂｒｉｄｌａｍｉｎａｒ

ｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌｏｎｗｉｎｇｓ［Ｄ］．Ｓｔｏｃｋｈｏｌｍ：ＲｏｙａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２００３．

［２３］陈颂，白俊强，孙智伟，等．基于 ＤＦＦＤ技术的翼型气动优化

设计［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（３）：６９５７０５．

ＣＨＥＮＳ，ＢＡＩＪＱ，ＳＵＮＺＷ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｊｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｄｅｓｉｇｎｏｆａｉｒｆｏｉｌｕｓｉｎｇＤＦＦＤｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔ

ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３５（３）：６９５７０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］康忠良，闫超．适用于混合网格的约束最小二乘重构方法

［Ｊ］．航空学报，２０１２，３３（９）：１５９８１６０５．

ＫＡＮＧＺＬ，ＹＡＮ Ｃ．Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｉｘｅｄｇｒｉｄｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０１２，３３（９）：１５９８１６０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］唐得志，王道波，王建宏，等．直接加权优化辨识中未知权重

值的迭代选取［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１０，３５（１１）：

２３７６２３８３．

ＴＡＮＧＺＤ，ＷＡＮＧＤＰ，ＷＡＮＧＪＨ，ｅｔａｌ．Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｕｎｋｎｏｗｎｗｅｉｇｈｔｓｉｎｄｉｒｅｃｔｗｅｉｇｈｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１０，３５（７）：２３７６

２３８３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］杨体浩，白俊强，王丹，等．考虑发动机干扰的尾吊布局后体

气动优化设计［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（７）：１８３６１８４４．

ＹＡＮＧＴＨ，ＢＡＩＪＱ，ＷＡＮＧＤ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｆｔｅｒｂｏｄｙｏｆｔａｉｌｍｏｕｎｔｅｄｅｎｇｉｎｅｌａｙｏｕｔｃｏｎｓｉｄ

ｅｒｉｎｇｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｏｆｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３５（７）：１８３６１８４４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］邓凯文，陈海昕．基于差分进化和 ＲＢＦ响应面的混合优化

算法［Ｊ］．力学学报，２０１７，４９（２）：４４１４５５．

ＤＥＮＧＫＷ，ＣＨＥＮＨＸ．Ｈｙｂｒｉｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄ

ｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｃａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｎｄＲＢＦｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１７，４９

（２）：４４１４５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　史亚云　女，博士研究生。主要研究方向：转捩预测方法、混

合层流技术、优化方法。

白俊强　男，教授。主要研究方向：飞行器设计、流体力学、多

学科优化设计。

杨体浩　男，助理研究员。主要研究方向：飞行器设计、流体

力学、多学科优化设计。
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Ｈｙｂｒｉｄｌａｍｉｎａｒｆｌｏｗｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｆｒｏｍｅｎｅｒｇｙｖｉｅｗ
ＳＨＩＹａｙｕｎ１，ＧＵＯＢｉｎ２，ＬＩＵＱｉａｎ１，ＢＡＩＪｕｎｑｉａｎｇ１，，ＹＡＮＧＴｉｈａｏ１，ＬＵＬｅｉ１

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

２．Ｘｉ’ａｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｏｄｅｒｎＣｏｎｔｒｏｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００６５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｄｅｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｄｒａｇａｎｄｌｏｗｅｒｉｎｇｔｈｅｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｈｙｂｒｉｄｌａｍｉｎａｒｆｌｏｗｄｅｓｉｇｎ
ｃｏｒｒｅｃｔｌｙ，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ｗｈｏｓｅｏｂｊｅｃｔｃａｎｂｅｓｅｔａｓｍｉｎｉｍｕｍｅｎｅｒｇｙｃｏｓｔ，ｉｓｂｕｉｌｔｂｙｃｏｒｒｅｌａｔｉｎｇｔｈｅ
ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｓｕｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｄｒａｇ．Ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｉｎｃｌｕｄｅｓｔｈｅｆｒｅｅｆｒｅｅｄｏｍ
ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ（ＦＦＤ）ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ，ｔｈｅｃｏｍｐａｃｔｒａｄｉａｌｂａｓｉｓｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＲＢＦ）ｄｙｎａｍｉｃｍｅｓｈｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅ
ｉｍｐｒｏｖｅｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎ（ＤＥ），ａｎｄｔｈｅｈｉｇｈｆｉｄｅｌｉｔｙＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）ｓｏｌｖｅｒ，
ｗｈｉｃｈｃｏｕｐｌｅｓｗｉｔｈｔｈｅｅＮｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｆｏｒｔｈｅｉｎｆｉｎｉｔｅｓｐａｎｗｉｓｅｗｉｎｇｗｉｔｈ２５°ｓｗｅｅｐａｎｇｌｅ，
ｔｈｅｒｅａｒｅｔｗｏｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓ：ｏｎｅｉｓｔｈｅｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎｗｉｔｈｍｉｎｉｍｕｍｄｒａｇｏｂｊｅｃｔ；ｏｎｅｉｓｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃ
ｔｉｏｎｗｉｔｈｍｉｎｉｍｕｍｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｂｊｅｃｔ．ＡｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ１０×１０６，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ
ｍｉｎｉｍｕｍｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃａｎｏｂｔａｉｎｔｈｅｓａｍｅｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂｅｎｅｆｉｔｗｉｔｈ２９．１％ ｄｅｃｒｅａｓｅ．Ｔｈｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｌｏｃａｔｉｏｎｉｓｅｘｔｅｎｄｅｄｂｙ１８％ ｃｈｏｒｄｏｎｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅ，ｗｈｉｌｅ１５％ ｃｈｏｒｄｏｎｔｈｅｌｏｗｅｒｓｕｒｆａｃｅ．Ｔｈｅｐｏｗｅｒ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ１．７％．ＡｔＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ２０×１０６，ｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｃａｎｇｅｔｍｏｒｅ
ｂｅｎｅｆｉｔｔｈａｎｔｈｅｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎ．Ｔｈｅｄｒａｇｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ４１．３％ ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，
ｗｈｉｃｈｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｂｙ４．５％ ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｕｎｉｆｏｒｍｓｕｃｔｉｏｎｄｉｒｓｔｉｂｕｔｉｏｎ．Ｔｈｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎｓａｒｅｅｘｔｅｎｄｅｄ
ｂｙ５２％ ｃｈｏｒｄｏｎｔｈｅｕｐｐｅｒｓｕｒｆａｃｅａｎｄ１４％ ｃｈｏｒｄｏｎｔｈｅｌｏｗｅｒｓｕｒｆａｃｅ．Ｔｈｅｓｕｃｔｉｏｎｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｓ
ｒｅｄｕｃｅｄｂｙ８．１４％．Ｔｈｕｓ，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｈｙｂｒｉｄｌａｍｉｎａｒｆｌｏｗｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｆｒｏｍｅｎｅｒｇｙｖｉｅｗｉｓｒｅｌｉａｂｌｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ；ｌａｍｉｎａｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ；ａｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｈｙｂｒｉｄｌａｍｉｎａｒｆｌｏｗｃｏｎ
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双剪连接件及双耳连接耳片疲劳寿命估算的

逐次累计求和算法

陈迪１，李钰１，张亦波２，宋颖刚３，熊峻江１，

（１．北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．中国商飞上海飞机设计研究院，上海 ２００２３２；

３．中国航发北京航空材料研究院，北京 １０００９５）

　　摘　　　要：为了研究复杂连接件疲劳失效机理和估算其裂纹形成和扩展寿命，在双剪
连接件和双耳连接耳片疲劳试验的基础上，首先，通过扫描电子显微镜（ＳＥＭ）分析，研究了其
破坏模式和机理，并利用断口定量反推技术判读了疲劳裂纹形成与扩展寿命。然后，根据应力

严重系数法，建立了复杂连接件疲劳性能 ＳＮＬ（疲劳应力寿命应力严重系数）曲面；利用该
曲面，发展了复杂连接件疲劳裂纹形成寿命估算算法；基于断裂力学理论，推导出裂纹扩展长

度与扩展角度公式，建立了疲劳裂纹扩展寿命估算的累计求和算法。最后，运用寿命估算方

法，估算了双剪连接件的疲劳裂纹形成寿命、双剪连接件和双耳连接耳片的裂纹扩展寿命，预

测结果与断口判读结果吻合良好。本文寿命估算方法为复杂连接件疲劳定寿提供了理论

依据。

关　键　词：疲劳；裂纹；寿命；连接件；扫描电子显微镜（ＳＥＭ）
中图分类号：Ｖ２２２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１７５１０

　　机械连接件（包括螺栓、铆钉和销钉连接件）
具有易于拆卸、维修和替换的优点，广泛地应用于

飞机结构，例如机身和机翼的蒙皮、翼肋和翼梁

等
［１２］
，然而，机械连接件的紧固孔周围存在应力

集中和难以避免的加工缺陷，极易造成飞机结构

件发生过早的疲劳失效，因此，机械连接件的疲劳

和裂纹扩展性能受到广泛关注，并得到大量研究。

研究表明，螺栓预紧力
［１４］
、过盈配合

［４７］
、冷扩

孔
［７９］
、钻孔工艺

［１０］
和连接形式

［１１］
等因素对机械

连接件的疲劳和裂纹扩展性能产生重要影响。为

预测机械连接件的疲劳寿命，前人先后提出了基

于应力集中系数的名义应力方法
［１２１７］

和考虑了

局部塑性影响的局部应力应变方法［１８１９］
，但是，

此２种方法均无法考虑初始缺陷对于疲劳寿命的

影响。事实上，机械连接件的初始缺陷（如材料

夹杂和加工划痕等）往往难以避免，因此，前人提

出了基于断裂力学和等效初始缺陷尺寸的损伤容

限方法
［２０２４］

。长期以来，疲劳方法和损伤容限方

法互为补充，一直是结构寿命分析与设计的重要

手段。

随着计算机技术和有限元计算的发展，人们

越来越多地将疲劳理论、断裂力学、有限元分析和

计算机相结合，发展复杂结构（包括连接件等）的

疲劳损伤全过程的模拟技术（即虚拟疲劳试验技

术）
［２５２８］

，在得到足够的试验结果验证后，以期代

替实物试验，提高结构设计与验证的效率，节省成

本。为此，本文首先在双剪连接件及双耳连接耳

片疲劳试验的基础上，通过扫描电子显微镜

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906014&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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（ＳＥＭ）分析，研究了其破坏模式和机理，并判读
了疲劳裂纹形成与扩展寿命；然后，根据名义应力

法和线弹性断裂力学法，发展了复杂连接件疲劳

裂纹形成与扩展寿命估算的逐次累计求和算法；

最后，运用本文提出的寿命估算算法估算了双剪

连接件的疲劳裂纹形成寿命、双剪连接件和双耳

连接耳片的疲劳裂纹扩展寿命，估算结果与断口

判读结果吻合良好。研究结果对典型连接件结构

的疲劳寿命分析与设计提供了有益参考。

１　连接件疲劳寿命估算算法

１．１　连接件疲劳裂纹形成寿命的算法

根据疲劳知识可知
［２９３０］

，应力严重系数是制

约复杂连接件疲劳寿命的关键因素，其表达式为

Ｌ＝αβ
σｒｅｆ

Ｋｔａ
Ｆ
Ｗｔ
＋Ｋｔｂ

ΔＦ
ｄｔ( )φ （１）

式中：Ｌ为应力严重系数；α为孔的表面状态系
数；β为紧固件和连接板间的填充系数；σｒｅｆ为危
险截面对应的名义应力；Ｆ为旁路载荷；ΔＦ为紧
固件传递载荷；Ｋｔａ为旁路应力引起的应力集中系
数；Ｋｔｂ为挤压应力引起的应力集中系数；Ｗ为板
宽；ｔ为板厚；ｄ为紧固孔直径；φ为挤压应力分布
系数。

由于疲劳强度总是随着应力严重系数的增大

而降低，应力严重程度对复杂连接件疲劳强度的

影响系数可写为
［３１］

β（Ｌ）＝Ａ１－Ａ２Ｌ
Ａ３ （２）

式中：Ａ１、Ａ２和 Ａ３为材料常数。
考虑应力严重系数的影响，复杂连接件疲劳

强度（或疲劳极限）变为

Ｓ∞ ＝（Ａ１－Ａ２Ｌ
Ａ３）Ｓ０ （３）

式中：Ｓ０为光滑试样的疲劳极限。
工程上，通常采用 ＳＮ曲线表征材料恒幅载

荷下的疲劳性能，且三参数幂函数 ＳＮ曲线的使
用最为广泛，复杂连接件的三参数幂函数 ＳＮ曲
线表达式为

Ｓｍａｘ，Ｒ０ ＝Ｓ∞（Ｌ）＋
Ａ
Ｎγ

（４）

式中：Ｓｍａｘ，Ｒ０为应力比 Ｒ０下的最大名义应力；Ｎ为
疲劳寿命；Ａ和 γ为材料常数，由疲劳试验数据拟
合获得。

将式（３）代入式（４），得到指定应力比 Ｒ０下
复杂连接件的三参数疲劳性能 ＳＮＬ曲面模型：

Ｓｍａｘ，Ｒ０ ＝（Ａ１－Ａ２Ｌ
Ａ３）Ｓ０＋

Ａ
Ｎγ

（５）

为描述任意应力比 Ｒ下的疲劳性能，利用
Ｇｏｏｄｍａｎ等寿命方程［２９］

，对式（５）进行修正，获得

任意应力比 Ｒ的疲劳性能 ＳＮＬ曲面模型：

２Ｓａσｂ
（１－Ｒ０）（σｂ－Ｓｍ）＋Ｓａ（１＋Ｒ０）

＝

　　（Ａ１－Ａ２Ｌ
Ａ３）Ｓ０＋

Ａ
Ｎγ

（６）

式中：Ｓａ为名义应力幅值；Ｓｍ为名义应力均值；σｂ
为材料强度极限。

根据名义应力法和式（６），可估算谱载作用
下复杂连接件疲劳寿命，即






Ｔ＝ ∑
Ｍ

ｉ＝１
ｎ{ｉ １[Ａ ２Ｓａｉσｂ

（１－Ｒ０）（σｂ－Ｓｍｉ）＋Ｓａｉ（１＋Ｒ０）
－

　　Ｓ０（Ａ１－Ａ２Ｌ
Ａ３ ] }）

１






γ －１

（７）

式中：ｎｉ为载荷谱一周期内应力水平（Ｓａｉ，Ｓｍｉ）对
应的循环数；Ｍ为载荷谱一周期内的应力水平
个数。

需要强调的是，利用 ＡＢＡＱＵＳ等商用软件，
在复杂连接件有限元建模过程中，已考虑了紧固

孔填充、螺钉挤压、螺栓预紧力和摩擦等因素的影

响，因此，在复杂连接件的应力集中系数 Ｋｔ的计
算结果基础上，仅需再考虑表面状态效应。

１．２　连接件疲劳裂纹扩展寿命的算法

根据线弹性断裂力学理论
［３２］
可知，混合裂纹

扩展的裂纹前缘的张开型（Ⅰ型）、滑开型（Ⅱ型）
和撕开型（Ⅲ）应力强度因子为

ＫⅠ

ＫⅡ

Ｋ











Ⅲ

＝２Ｇ ２π
槡ｒ

ｖ／（１＋κ）

ｕ／（１＋κ）











ｗ

（８）

式中：ＫⅠ、ＫⅡ和 ＫⅢ分别为Ⅰ、Ⅱ和Ⅲ型应力强度
因子；ｕ、ｖ和 ｗ分别为裂纹前缘附近点局部直角
坐标系下 ｘ、ｙ和 ｚ方向的位移；ｒ为裂纹前缘附近
点局部极坐标系下极轴方向的坐标；Ｇ为材料的
剪切模量；κ为与泊松比 μ相关的系数，平面应力
状态下，κ＝（３－μ）／（１＋μ），平面应变状态
下，κ＝３－４μ。

从式（８）可以看出，只要能够获取裂纹尖端
附近的位移场，就可获取裂纹尖端的应力强度因

子。基于最大能量释放率准则
［３３］
，裂纹扩展角度

θ可由式（９）计算：

６７１１
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　第 ６期 陈迪，等：双剪连接件及双耳连接耳片疲劳寿命估算的逐次累计求和算法

κ＋１[８
Ｋ２Ｉ，ｉ ｓｉｎ

θｉ
２
＋ｓｉｎ

３θｉ( )２ ＋４ＫⅠ，ｉＫⅡ，ｉｃｏｓ
３θｉ
２
－

　　Ｋ２Ⅱ，ｉ３ｓｉｎ
３θｉ
２
－５ｓｉｎ

θｉ( ) ]２
＝－Ｋ２Ⅲ，ｉｓｉｎ

θｉ
２

ｃｏｓ２
θｉ{２ κ＋１

８
［Ｋ２Ｉ，ｉ（１＋ｃｏｓθｉ）－４ＫＩ，ｉＫⅡ，ｉｓｉｎθｉ＋

　　Ｋ２Ⅱ，ｉ（５－３ｃｏｓθｉ）］＋Ｋ
２
Ⅲ， }ｉ ＝κ＋１

４
Ｋ２

















 Ｃ

（９）

式中：ＫＣ为材料的断裂韧度。
材料裂纹扩展速率性能常用四参数 Ｆｏｒｍａｎ

模型表征：

ｄａ
ｄＮ
＝Ｃ１

１－ｆｏｐ
１( )－Ｒ

Δ[ ]Ｋ
ｍ３ １－

ΔＫｔｈ
Δ( )Ｋ

ｍ４

１－ ΔＫ
（１－Ｒ）Ｋ[ ]

Ｃ

ｍ５

（１０）
式中：

ｆｏｐ ＝

ｍａｘ（Ｒ，Ａ０＋Ａ１Ｒ＋

　　Ａ２Ｒ
２＋Ａ３Ｒ

３
）　 Ｒ≥０

Ａ１Ｒ＋Ａ２Ｒ
２ －２≤ Ｒ＜










０

（１１）

其中：

Ａ０ ＝（０．８２５－０．３４α０＋０．０５α
２
０）ｃｏｓ

πＳｍａｘ
２σ( )[ ]

０

１／α０

（１２）

Ａ１ ＝（０．４１５－０．０７１α０）
Ｓｍａｘ
σ０

（１３）

Ａ２ ＝１－Ａ０－Ａ１－Ａ３ （１４）

Ａ３ ＝２Ａ０＋Ａ１－１ （１５）

σ０ ＝
σｓ＋σｂ
２

（１６）

式中：Ｃ、ｍ１～ｍ５为材料参数；ΔＫ为应力强度因
子变程；ΔＫｔｈ为裂纹扩展门槛值；ｆｏｐ为疲劳裂纹张
开函数；Ｓｍａｘ为最大名义应力；α０为约束因子，对
于平面应力状态，α０＝１，对于平面应变状态，α０＝
３；σ０为流动应力；σｓ为材料的屈服极限。

对于混合扩展模式，需综合考虑 ＫⅠ、ＫⅡ和
ＫⅢ对裂纹扩展速率的影响，引入等效应力强度

因子
［３４］
：

Ｋｅｆｆ＝ Ｋ２Ⅰ ＋Ｋ
２
Ⅱ ＋Ｋ

２
Ⅲ／１－( )槡 μ （１７）

由式（１０）和式（１７），可得第 ｉ个循环载荷作
用后的裂纹长度 ａｉ为

ａｉ＝∑
ｉ

ｊ＝１
Δａｊ＝

∑
ｉ

ｊ＝１
Ｃ [１ １－ｆｏｐ

１－Ｒ( )
ｊ

ΔＫｅｆｆ， ]ｊ
ｍ３ １－

ΔＫｔｈ
ΔＫｅｆｆ，

( )
ｊ

ｍ

[

４

１－
ΔＫｅｆｆ，ｊ

（１－Ｒｊ）Ｋ ]
Ｃ

ｍ５

（１８）

图１给出了三维裂纹扩展角度与长度关系示
意图。利用有限元软件，在裂纹前缘上布置节点，

施加疲劳循环载荷，各节点在其法平面内扩展。

由式（８）、式（９）和式（１８），分别计算裂尖各节点
的应力强度因子、扩展角度 θ和长度 Δａ，并拟合
得到载荷循环作用后的当前裂纹前缘的位置和形

状，重复上述过程，直至裂纹扩展至临界裂纹长

度，此时的载荷循环次数即为连接件的裂纹扩展

寿命。

图 １　三维裂纹扩展角度与长度示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｎｇｌｅａｎｄｌｅｎｇｔｈｆｏｒ３Ｄｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈ

２　疲劳试验

疲劳试验件共有 ２类：①双剪连接件，由盖
板、芯板和螺栓构成；②双耳连接耳片，由耳片和
销棒构成，２个耳片上均预制了电火花切口，试验
中将销棒无衬套地插入耳片孔内，并通过销棒对

耳片施加垂直于切口平面的疲劳载荷。２类连接
件的形状和尺寸分别如图 ２所示，各部位的材料
及力学性能如表 １所示［３５］

，其中，Ｅ为材料弹性
模量。

按照 ＡＳＴＭＥ４６８—９０试验方法［３６］
，在 ＭＴＳ

８８０伺服液压疲劳试验机上进行疲劳试验，试验
环境为大气室温，加载波形为正弦波，加载频率

ｆ＝１０Ｈｚ，双剪连接件的加载方向沿试验件长度方
向，双耳连接耳片沿图 ２（ｂ）中外力 Ｐ方向。２类
连接件疲劳试验结果如表２所示。
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　　通过试验发现，双剪连接件疲劳断口通过芯
板螺栓孔 （见图 ３（ａ）），断口 ＳＥＭ 照片 （见
图３（ｂ））表明，断面上共有５个裂纹：裂纹Ａ～Ｅ，
其中裂纹 Ａ～Ｄ萌生于芯板的搭接面，裂纹 Ａ与
裂纹 Ｂ位于螺栓孔同侧，沿板厚方向相向扩展，
裂纹 Ｃ与裂纹 Ｄ位于螺栓孔的另一侧，同样沿板
厚方向相向扩展，裂纹 Ｅ萌生于孔壁与搭接面的
交角处，沿板材厚度和宽度方向同时扩展。裂纹

Ａ～Ｅ的长度分别为 ４、２．５、２．５、２．５和 １ｍｍ，可
见，裂纹 Ａ面积最大，扩展最为充分，为主裂纹。
主裂纹疲劳源不在螺栓孔边，这说明螺栓预紧力

减轻了孔边的应力集中，使得主裂纹萌生位置偏

离了螺栓孔，但在疲劳载荷的作用下，疲劳裂纹因

扩展而不断靠近，甚至穿透螺栓孔边，直至断裂。

图 ２　双剪连接件和双耳连接耳片形状和尺寸

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆｄｏｕｂｌｅｌａｐ

ｊｏｉｎｔｓａｎｄｄｏｕｂｌｅｌｕｇｊｏｉｎｔｓ

表 １　材料力学性能［３５］

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｓ［３５］

部件 材料 Ｅ／ＧＰａ μ σｓ／ＭＰａσｂ／ＭＰａ

盖板、芯板 ２３２４Ｔ３９铝合金 ７２．４ ０．３３ ４１７ ５３２

耳片 ２０２４Ｔ３５１铝合金 ７３．１ ０．３３ ３２４ ４４２

螺栓、销棒 ４５号钢 ２００ ０．３０ ３７５ ６８０

表 ２　疲劳试验结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔｓ

连接件
疲劳载荷

应力比 载荷峰值

疲劳寿命／
ｃｙｃｌｅ

双剪连接件 ０．０６ １９０ＭＰａ ４２９５５０

双耳连接耳片 ０．１ ６０９７３Ｎ ４５０００

　　双耳连接耳片的疲劳断口为通过切口 Ａ的
剖面（见图４（ａ）），断口 ＳＥＭ照片（见图４（ｂ））表
明，裂纹萌生于切口 Ａ的根部，并在切口所在平
面，沿耳片宽度和厚度方向同时扩展，裂纹长度约

为１７．８５ｍｍ，断面平坦，疲劳扩展区约占整个断
面面积的９０％。

图 ３　双剪连接件的疲劳失效

Ｆｉｇ．３　Ｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｏｆｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔ

图 ４　双耳连接耳片的疲劳失效

Ｆｉｇ．４　Ｆａｔｉｇｕｅｆａｉｌｕｒｅｏｆｄｏｕｂｌｅｌｕｇｊｏｉｎｔ

３　断口裂纹长度的 ＳＥＭ判读

为了理解双剪连接件和双耳连接耳片的疲劳

失效模式和机理，对 ２类连接件的断口进行 ＳＥＭ
分析（如图 ５所示）。双剪连接件的疲劳源呈点
源（见图 ５（ａ））；裂纹扩展区域发现细密的疲劳
条带（见图 ５（ｂ）），由于裂纹前缘存在较强的应
力集中，部分裂纹表面被撕裂，形成沿条带分布的

二次裂纹，二次裂纹可以释放裂纹前缘的应变

８７１１
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图 ５　断口 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．５　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｆｒａｃｔｕｒｅ

能，从而降低主裂纹在扩展平面上的扩展速率；裂

纹扩展后期，断口上出现等轴韧窝形貌 （见

图５（ｃ）），说明此时双剪连接件发生了正应力导
致的瞬断。双耳连接耳片的疲劳源位于切口根

部，呈线源（见图 ５（ｄ））；裂纹扩展区同样发现细
密的疲劳条带（见图 ５（ｅ）），由于裂纹扩展速率
较快，材料发生相对滑移，疲劳条带旁边出现孔

洞；裂纹扩展后期，断口上也出现等轴韧窝形貌

（见图５（ｆ）），与双剪连接件韧窝形貌相比，其韧
窝大而浅，并在底部发现第二相颗粒，此时双耳连

接耳片上的裂纹进入快速扩展阶段。

在疲劳载荷作用下，结构每承受一次应力循

环，断口上就会留下一条疲劳条带，该疲劳条带是

该次载荷循环作用时裂纹前缘的位置，疲劳条带

数量与载荷循环次数相等
［３７］
，因此，测量并统计

断口上的疲劳条带数目，即可反推出裂纹的扩展

寿命。

由于疲劳源附近往往无法清晰地观察到疲劳

条带的分布情况，在进行断口定量反推时，以疲劳

源为起点，沿着裂纹扩展方向进行观察，以稳态扩

展区寻找到的第１条可识别的疲劳条带作为裂纹
扩展的起点。断口上的疲劳条带数量繁多且分布

密集，铝合金中部分元素会导致局部脆性增强，从

而造成部分疲劳条带缺失，所以，断口很难呈现大

面积规则的疲劳条带。为此，本文采用分段反推

方法，即在稳态扩展区选取 ｎ条清晰的疲劳条带
（标号１～ｎ），将裂纹扩展过程分为 ｎ－１个阶段，

其中将裂纹扩展起点作为第 １条疲劳条带，将裂
纹扩展终点作为第 ｎ条疲劳条带，值得注意的是，
分段反推方法仅要求各阶段的起点和终点处的疲

劳条带清晰即可。

为预测第 ｋ－１至第 ｋ条疲劳条带间的裂纹
扩展寿命，在第 ｋ－１和第 ｋ条疲劳条带上分别选
取３个位置（如图６（ｂ）中①②③），利用高倍扫描
电子显微镜分别测量３个位置处与前后疲劳条带
的间距 Ｓ（１）ｋ 和 Ｓ（２）ｋ ，取 ３个位置处的 Ｓ

（１）
ｋ 和 Ｓ（２）ｋ

的平均值作为该疲劳条带处的间距 Ｓｋ，并将
（Ｓｋ＋Ｓｋ－１）／２作为第 ｋ－１至第 ｋ条疲劳条带阶
段的平均扩展速率，则第 ｋ－１至第 ｋ条疲劳条带
阶段的裂纹扩展寿命为

ΔＮｋ ＝
２（ａｋ－ａｋ－１）
（Ｓｋ＋Ｓｋ－１）

（１９）

式中：ａｋ－１和 ａｋ分别为第 ｋ－１条和第 ｋ条疲劳条
带对应的裂纹长度。

图 ６　断口判读方法

Ｆｉｇ．６　Ｆｒａｃｔｕｒｅｉｎｔｅｒｐｒｅｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ
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裂纹长度达到 ａｋ时所经历的载荷循环次
数为

Ｎｋ ＝∑
ｋ

ｉ＝１
ΔＮｉ （２０）

２类连接件的断口判读结果如表 ３、表 ４和
图７所示。从表 ３可以看出，双剪连接件的裂纹
扩展寿命判读值为１３７６０ｃｙｃｌｅｓ，由总疲劳寿命可

表 ３　双剪连接件的裂纹扩展寿命

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｌｉｆｅｏｆｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓ

序号

ｋ

裂纹长度

判读值

ａｋ／ｍｍ

疲劳条带

间距判读值

Ｓｋ／μｍ

扩展寿命

判读值 Ｎｋ／
ｃｙｃｌｅ

扩展寿命

预测值／
ｃｙｃｌｅ

相对

偏差／
％

１ ０．０５ ０．１５ ０ ０ ０

２ ０．５３ ０．１７ ３０００ ４３８２ ４６．１

３ １ ０．２６ ５１８６ ６６８３ ２８．９

４ １．０２ ０．２４ ５２６６ ６７６７ ２８．５

５ １．４３ ０．３５ ６６５６ ７９３７ １９．２

６ １．９８ ０．３ ８３４８ ８９８７ ７．６

７ ２．６１ ０．３６ １０２５７ ９６７１ ５．７

８ ３ ０．３５ １１３５６ １００７７ １１．３

９ ３．８３ ０．４２ １３５１２ １０６００ ２１．５

１０ ４．０１ １．０３ １３７６０ １０６４１ ２２．７

表 ４　双耳连接耳片的裂纹扩展寿命

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｌｉｆｅｏｆｄｏｕｂｌｅｌｕｇｊｏｉｎｔｓ

序号

ｋ

裂纹长度

判读值

ａｋ／ｍｍ

疲劳条带

间距判读值

Ｓｋ／μｍ

扩展寿命

判读值 Ｎｋ／
ｃｙｃｌｅ

扩展寿命

预测值／
ｃｙｃｌｅ

相对

偏差／
％

１ ０．０１ ０．３６ ０ ０ ０

２ ０．３７ ０．４ ９４８ ９５０ ０．２１

３ ２．４４ ０．３ ６８２６ ７４５１ ９．２

４ ３．９８ ０．４５ １０９３６ １０８０２ １．２

５ ５．５ ０．４４ １４３８１ １３９５１ ３．０

６ ６．９８ ０．３２ １８２５０ １７１４８ ６．０

７ ８．６２ ０．３４ ２３２２０ ２０７４８ １０．６

８ １１．２ ０．７５ ２７９６６ ２４６９５ １１．７

９ １３．３９ １．４ ３０００２ ２６０４５ １３．２

１０ １５．４１ １．１５ ３１５８９ ２６１９５ １７．１

１１ １７．８５ １．７４ ３３２８３ ２６２４２ ２１．２

图 ７　裂纹长度与裂纹扩展寿命

Ｆｉｇ．７　Ｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈｖｅｒｓｕｓｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｌｉｆｅ

反推出裂纹形成寿命判读值为 ４１５７９０ｃｙｃｌｅｓ。从
表４可以看出，双耳连接耳片的裂纹扩展寿命判读
值为 ３３２８３ｃｙｃｌｅｓ，则裂纹形成寿命判读值为
１１７１７ｃｙｃｌｅｓ。从图７可以看出，双剪连接件的裂纹
始终以较稳定的速率进行扩展，而双耳连接耳片的

裂纹在扩展中前期速率较为稳定，但在扩展后期，裂

纹扩展速率迅速增加，进入不稳定的快速扩展阶段。

４　连接件寿命估算

４．１　连接件裂纹形成寿命
利用 ＡＢＡＱＵＳ有限元软件，建立双剪连接件

的有限元模型（如图 ８（ａ）所示），采用线性六面
体 Ｃ３Ｄ８Ｒ单元模拟双剪连接件，生成了６３９３９个
单元。在 ２个盖板的夹持端施加固支约束，在芯
板的夹持端施加纵向均布拉伸载荷，在 ２个螺栓
的上下表面对称地施加 ０．１ｍｍ的轴向压缩位移
以模拟螺栓预紧力对板的压缩作用。

双剪连接件各部件的材料性能按表１进行设
置，各部件间的接触属性设置为法向“硬接触”和

切向库伦摩擦接触，摩擦系数设置为 ０．５。计算
得到双剪连接件应力分布如图８（ｂ）所示，计算得
到应力集中系数 Ｋｔ＝１．４９。

图 ８　双剪连接件有限元模型

Ｆｉｇ．８　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｆｏｒｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓ
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　　根据抗疲劳设计手册［３０］
，选取表面状态系数

α＝１．２，计算得到应力严重系数 Ｌ＝１．７９。
根据 ２３２４Ｔ３９的疲劳性能数据［３８］

，获得疲

劳性能 ＳＮＬ曲面：
１０６４Ｓａ

０．９×（５３２－Ｓｍ）＋１．１Ｓａ
＝２４８．６×

　　（４３２．９８－４３１．９９Ｌ０．００１０４）＋１．３４×１０
６

Ｎ０．８９

（２１）
将双剪连接件的应力严重系数及疲劳载荷循

环（见表２）代入式（２１），预测出双剪连接件的疲
劳裂纹形成寿命为 ３７１２７０ｃｙｃｌｅｓ，与断口判读结
果（４１５７９０ｃｙｃｌｅｓ）的相对偏差为 １０．７％，具有可
接受精度。

４．２　连接件裂纹扩展寿命
利用 ＡＢＡＱＵＳ有限元软件，建立含初始裂纹

的双剪连接件和双耳连接耳片的有限元模型

（见图９和图１０），根据断口疲劳裂纹判读结果，
双剪连接件断面上存在 ５条裂纹，其中 Ａ裂纹是
主裂纹，Ｂ、Ｃ、Ｄ和 Ｅ裂纹虽然形成，但未同时扩
展或扩展非常缓慢，因此，Ｂ、Ｃ、Ｄ和 Ｅ裂纹对结
构刚度和应力分配无明显影响，对主裂纹扩展行

图 ９　双剪连接件裂纹扩展模拟

Ｆｉｇ．９　Ｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓ

图 １０　双耳连接耳片裂纹扩展模拟

Ｆｉｇ．１０　Ｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｏｕｂｌｅｌｕｇｊｏｉｎｔｓ

为的影响也很小，可忽略不计。在双剪连接件和

双耳连接耳片上插入初始裂纹长度分别为

０．０５ｍｍ和０．０１ｍｍ的半圆形裂纹，裂纹尖端均选
用１／４节点楔形奇异单元来划分网格（见图 ９（ａ）
和图１０（ａ））。采用线性六面体 Ｃ３Ｄ８Ｒ单元模拟
双剪连接件，生成 ６４８４７个单元，边界条件及接
触设置与前面相同。采用线性六面体 Ｃ３Ｄ８Ｒ单
元和二次四面体 Ｃ３Ｄ１０单元分别模拟双耳连接
的耳环和底座，分别生成 １０７２４和 ６０５５个单元；
双耳连接耳片的上、下和侧表面均施加固支约束，

销棒加载端面上施加均布拉伸载荷，拉伸载荷方

向与图２（ｂ）中 Ｐ方向一致，部件间的接触属性设
置为法向“硬接触”和切向库伦摩擦接触，摩擦系

数设置为０．３。
首先，对有限元模型逐个施加疲劳载荷循环，

根据式（８）和式（１７），计算裂纹前缘应力强度因
子；然后，根据连接件材料裂纹扩展速率的四参数

Ｆｏｒｍａｎ模型［３７］
（式（２２）和式（２３）），计算裂纹扩

展长度；最后，利用式（９），计算裂纹扩展角度，从
而获取下一个载荷循环对应的裂纹前缘形状，不

断重复上述过程直至裂纹长度达到临界裂纹长

度，输出裂纹扩展过程模拟结果如图 ７、图 ９（ｂ）、
图９（ｃ）、图１０（ｂ）、图１０（ｃ）、表３和表４所示。
ｄａ
ｄＮ
＝３．９０×１０－１２×（０．６１ΔＫ）３．０７·

　　 （１－１００．７８／ΔＫ）
０．５

１－７．８５×１０－４ΔＫ
（２２）

ｄａ
ｄＮ
＝１．６０×１０－１２×（０．６３ΔＫ）３．３５·

　　 （１－９０．３５／ΔＫ）
０．５

１－９．４０×１０－４ΔＫ
（２３）

从表３、表４和图７可以看出，双剪连接件和
双耳连接耳片的疲劳裂纹扩展寿命估算值分别为

１０６４１ｃｙｃｌｅｓ和 ２６２４２ｃｙｃｌｅｓ，预测值与断口判读
值的最大相对误差分别为４６．１％和２１．２％，具备
可接受精度。从图９（ｂ）、图 ９（ｃ）、图 １０（ｂ）和图
１０（ｃ）可以看出，本文算法能有效模拟 ２类连接
件的裂纹扩展过程，模拟的裂纹前缘形状与断面

裂纹形貌吻合良好。

５　结　论

１）基于应力严重系数法和线弹性断裂力学
法，建立了复杂连接件疲劳性能 ＳＮＬ曲面，发展
了估算复杂连接件疲劳裂纹形成与扩展寿命的逐

次累计求和算法。

２）利用 ＳＥＭ分析技术，研究了双剪连接件

１８１１
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和双耳连接耳片的疲劳失效机理，测量并统计了

断口上的疲劳条带数目，反推出 ２类连接件的疲
劳裂纹形成及扩展寿命。

３）利用逐次累计求和算法，估算了双剪连接
件的疲劳裂纹形成寿命、双剪连接件和双耳连接

耳片的裂纹扩展寿命，估算结果与断口判读结果

吻合良好。
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ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，２０１３，４７（２）：

１０６１１４．

［１７］ＴＩＡＮＢＪ，ＸＩＯＮＧＪＪ，ＬＩＵＪＺ．Ａｎｅｗａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇ

ｆａｔｉｇｕｅｌｉｖｅｓｏｆｍｕｌｔｉｆａｓｔｅｎｅｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｊｏｉｎｔｓｂａｓｅｄｏｎａ

ｎｏｍｉｎａｌｓｔｒｅｓｓｃｏｎｃｅｐｔａｎｄｍｉｎｉｍａｌｄａｔａｓｅｔｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，２０１５，８０（１１）：２５７２６５．

［１８］ＤＥＪＥＳＵＳＡＭＰ，ＤＡＳＩＬＶＡＡＬＬ，ＣＯＲＲＥＩＡＪＡＦＯ．Ｆａ

ｔｉｇｕｅｏｆｒｉｖｅｔｅｄａｎｄｂｏｌｔｅｄｊｏｉｎｔｓｍａｄｅｏｆｐｕｄｄｌｅｉｒｏｎＡｎｕｍｅｒｉ

ｃａｌａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｌＳｔｅｅｌＲｅｓｅａｒｃｈ，

２０１４，１０２（１）：１６４１７７．

［１９］ＳＡＮＣＨＥＳＲＦ，ＤＥＪＥＳＵＳＡＭＰ，ＣＯＲＲＥＩＡＪＡＦＯ，ｅｔａｌ．Ａ

ｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｆａｔｉｇｕｅａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｒｉｖｅｔｅｄｊｏｉｎｔｓｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅ

Ｃａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｌＳｔｅｅｌＲｅｓｅａｒｃｈ，

２０１５，１１０（７）：１４９１６２．

［２０］ＭＩＫＫＯＬＡＥ，ＭＵＲＡＫＡＭＩＹ，ＭＡＲＱＵＩＳＧ．Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｒａｃｋ

ａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｗｅｌｄｅｄｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｅｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＦｒａｃｔｕｒｅＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１５，１４９：１４４１５５．

［２１］ＣＯＲＲＥＩＡＪＡＦＯ，ＢＬＡＳ?ＮＳ，ＤＥＪＥＳＵＳＡＭＰ，ｅｔａｌ．Ｆａ

ｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎａｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｆｌａｗｓｉｚｅａｐ

ｐｒｏａｃｈａｎｄａｎｅｗｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｍｏｄｅｌ［Ｊ］．

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＦａｉｌｕｒｅＡｎａｌｙｓｉｓ，２０１６，６９（１１）：１５２８．

［２２］ ＭＩＫＫＯＬＡＥ，ＭＵＲＡＫＡＭＩＹ，ＭＡＲＱＵＩＳＧ．Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｓ

ｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｗｅｌｄｅｄｊｏｉｎｔｓｂｙｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈｍｅｔｈｏｄ

［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｄｉａＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅ，２０１４，３：１８２２１８２７．

［２３］ＷＵＹＺ，ＸＵＹＷ，ＧＵＯＸ，ｅｔａｌ．Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｏｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｆｌａｗｓｉｚｅｆｏｒＡｌＬｉ２２９７ｕｎｄｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍ

ｌｏａｄｉｎｇ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，２０１７，１０３（１４）：

３９４７．

［２４］张丽娜，吴学仁，刘建中．疲劳裂纹扩展中单峰过载引起的

残余应力强度因子计算［Ｊ］．机械强度，２０１１，３３（３）：

４３２４３７．
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　第 ６期 陈迪，等：双剪连接件及双耳连接耳片疲劳寿命估算的逐次累计求和算法

ＺＨＡＮＧＬＮ，ＷＵＸＲ，ＬＩＵＪＺ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓ

ｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆａｃｔｏｒｓｉｎｄｕｃｅｄｂｙｓｉｎｇｌｅｏｖｅｒｌｏａｄｄｕｒｉｎｇｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋ

ｇｒｏｗｔｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｔｒｅｎｇｔｈ，２０１１，３３（３）：４３２

４３７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］王延忠，田志敏，侯良威，等．航空重载面齿轮三维裂纹分析

与疲劳裂纹扩展寿命预测［Ｊ］．北京航空航天大学学报，

２０１４，４０（２）：１４８１５３．

ＷＡＮＧＹＺ，ＴＩＡＮＺＭ，ＨＯＵＬＷ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｃｒａｃｋａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｈｅａｖｙｌｏａｄｆａｃｅ

ｇｅａｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０（２）：１４８１５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ＫＵＭＡＲＳＡ，ＢＨＡＴＴＡＣＨＡＲＹＡＡ，ＢＡＢＵＮＣＭ．Ｆａｔｉｇｕｅ

ｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｒｏｕｎｄｃｏｌｄｅｘｐａｎｄｅｄｈｏｌｅｕｓｉｎｇｆｉ

ｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｄｉａＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅ，２０１４，５：

３１６３２５．

［２７］ＢＥＲＧＡＲＡＡ，ＤＯＲＡＤＯＪＩ，ＭＥＩＺＯＳＯＡＭ，ｅｔａｌ．Ｆａｔｉｇｕｅ

ｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｉｎｃｏｍｐｌｅｘｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄｓ：Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄ

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｕｓｉｎｇｔｈｅｅｘｔｅｎｄｅｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

（ＸＦＥＭ）［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＦａｔｉｇｕｅ，２０１７，１０３

（１４）：１１２１２１．

［２８］ＮＡＳＲＩＫ，ＺＥＮＡＳＮＩＭ．Ｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｎｃｏａ

ｔｅｄｍａｔｅｒｉａｌｓｕｓｉｎｇＸＦＥＭ［Ｊ］．ＣｏｍｐｔｅｓＲｅｎｄｕｓＭｅｃａｎｉｑｕｅ，

２０１７，３４５（４）：２７１２８０．

［２９］熊峻江．飞行器结构疲劳与寿命设计［Ｍ］．北京：北京航空

航天大学出版社，２００４．

ＸＩＯＮＧＪＪ．Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｍ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００４．

［３０］ 赵少汴．抗疲劳设计手册 ［Ｍ］．北京：机械工业出版

社，２０１５．

ＺＨＡＯＳＢ．Ｆａｔｉｇｕｅｄｅｓｉｇｎｍａｎｕａｌ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａ

ｃｈｉｎｅＰｒｅｓｓ，２０１５．

［３１］ＦＵＹ，ＸＩＯＮＧＪＪ，ＳＨＥＮＯＩＲＡ．Ｐｒａｃｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｆｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒ

ｉｚｉｎｇｃｏｒｒｏｓｉｏｎｆａｔｉｇｕｅｂｅｈａｖｉｏｕｒｓｏｆｍｅｔａｌｌｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓａｎｄｆｏｒ

ｅｖａｌｕａｔｉｎｇｃａｌｅｎｄａｒｌｉｖｅｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ［Ｊ］．

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｓＰａｒｔＣＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ，２０１７，２３１：２０７２２２．

［３２］ＨＥＲＴＺＢＥＲＧＲＷ．Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｆｒａｃｔｕｒｅｍｅｃｈａｎｉｃｓｏｆｅｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｍ］．Ｈｏｂｏｋｅｎ：ＷｉｌｅｙＪｏｎｅｓａｎｄＳｏｎｓ，

１９９６．

［３３］ＣＨＡＮＧＪ，ＸＵＪＱ，ＭＵＴＯＨＹ．Ａｇｅｎｅｒａｌｍｉｘｅｄｍｏｄｅｂｒｉｔｔｌｅ

ｆｒａｃｔｕｒｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎｆｏｒｃｒａｃｋｅｄｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＦｒａｃ

ｔｕｒｅＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００６，７３（９）：１２４９１２６３．

［３４］ＡＹＧＬＭ，ＡＬＥＭＲＡＮＩＭ，ＢＡＲＳＯＵＭＺ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｎｖｅｓｔｉｇａ

ｔｉｏｎｏｆｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｄｕｃｅｄｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｉｎｇｕｎｄｅｒｖａｒｉａｂｌｅａｍｐｌｉ

ｔｕｄｅｌｏａｄｉｎｇｕｓｉｎｇ３Ｄｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｅｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇＦａｉｌｕｒｅＡｎａｌｙｓｉｓ，２０１４，４５（１０）：１５１１６３．

［３５］ＦｅｄｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ．Ｍｅｔａｌｌｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｓｔａｎｄａｒｄｉｚａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｃｏｌｕｍｂｉａ：Ｕ．Ｓ．Ｄｅｐａｒｔ

ｍｅｎｔｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ，２００６：３９４．

［３６］ＡＳＴＭ．Ｓｔａｎｄａｒｄｐｒａｃｔｉｃｅｆｏｒ：Ｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｓｔａｎｔａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｍｅｔａｌｌｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓ：ＡＳＴＭＥ４６８—９０［Ｓ］．

ＷｅｓｔＣｏｎｓｈｏｈｏｃｋｅｎ：ＡＳＴＭＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２００４：１６．

［３７］刘新灵，张铮，陶春虎．疲劳断口定量分析［Ｍ］．北京：国防

工业出版社，２０１０．

ＬＩＵＸＬ，ＺＨＡＮＧＺ，ＴＡＯＣＨ．Ｆａｔｉｇｕｅｆｒａｃｔｏｇｒａｐｈｙｑｕａｎｔｉｔａ

ｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３８］郑晓玲，刘文?，李令芳，等．民机结构耐久性与损伤容限设

计手册［Ｍ］．北京：航空工业出版社，２００３．

ＺＨＥＮＧＸＬ，ＬＩＵＷ Ｔ，ＬＩＬＦ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｍａｎｕａｌｆｏｒｄｕｒａ

ｂｉｌｉｔｙａｎｄｄａｍａｇｅｔｏｌｅｒａｎｃｅｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｍ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　陈迪　女，博士研究生。主要研究方向：飞机结构疲劳。

熊峻江　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞机结

构疲劳。
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Ｃｙｃｌｅｂｙｃｙｃｌｅａｃｃｕｍｕｌａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｐｒｅｄｉｃｔｉｎｇｆａｔｉｇｕｅｌｉｖｅｓｏｆ
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隐身飞机敏感性影响因素组合分析

韩欣珉１，尚柏林２，徐浩军１，，刘松彬３，杨梓鑫１

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．西北工业大学 航空学院，西安 ７１００７２；

３．中国人民解放军９１７２９部队，胶州 ２６６３００）

　　摘　　　要：针对多因素下的隐身飞机敏感性评估问题，对典型作战场景中隐身飞机敏
感性影响因素进行了组合分析研究。首先，建立了基于任务周期的敏感性计算模型；其次，对

雷达、红外、射频（ＲＦ）和电子干扰等方面敏感性参数进行分析，构建不同因素的计算模型；最
后，开展了不同隐身构型下隐身飞机敏感性影响因素的仿真实验。结果表明：多种手段的组合

使用可以有效降低隐身飞机敏感性，并在一定参数范围内得到多因素组合下敏感性的影响程

度。研究结果对隐身飞机敏感性减缩及方案的设计和改进具有一定参考意义。

关　键　词：隐身飞机；敏感性；雷达；红外；射频 （ＲＦ）
中图分类号：Ｖ２７１．４＋５；ＴＮ９７；Ｖ２１８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１８５１０

　　敏感性是军用飞机生存力的重要指标之一，
在隐身飞机的设计、改进阶段开展敏感性评估，可

以有效提高隐身飞机的生存力和作战效能。在实

际作战中，飞机生存力受到敏感性、易损性等多重

因素影响，通过降低敏感性、易损性等可以提高飞

机的生存力
［１５］
。随着电子干扰、射频（ＲＦ）、红外

等技术应用的发展，仅对隐身飞机的雷达散射截

面积（ＲＣＳ）、红外辐射信号等特征信号进行减缩
已不能很好地适应敏感性需求，通过开展雷达隐

身、红外隐身、射频隐身等多种敏感性影响因素的

耦合分析，能有效分析不同手段对敏感性的影响

程度，从而在方案设计和改进中采取针对性措施

来降低敏感性。

目前，国内外从不同方面研究了敏感性的影

响因素及评估。文献［１］研究了飞机敏感性的影
响因素，从原理上分析了电子对抗对飞机敏感性

的作用。文献［６］指出在实时作战环境中，根据
态势感知能力动态更新威胁的位置和状态，采取

航迹优化避免威胁的实时杀伤，降低飞机敏感性，

并对不同航迹下的敏感性进行分析。文献［７］指
出了机载自卫武器对飞机敏感性的影响，并在配

备不同的机载自卫武器的情况下，对 Ｆ１１７、Ｂ２
等飞机敏感性进行了评估。文献［８］对箔条及噪
声干扰下飞机的敏感性进行了研究，得出了在相

应干扰下飞机敏感性的特征解。文献［９］研究了
电子对抗情况下飞机的敏感性，分析了在电子干

扰作用下，飞机遭遇导弹攻击时敏感性和生存力

的评估方法。文献［１０］基于 Ａｇｅｎｔ理论，对雷达
特征参数、飞机 ＲＣＳ、传输时延等影响飞机敏感性
的参数进行了评估。文献［１１］指出作战环境中
数据链能够提高飞机的态势感知能力，从而降低

敏感性，提出了数据链下基于网络时延的飞机敏

感性的评估方法。文献［１２］建立了不同干扰条
件下的飞机敏感性模型，并对支援干扰和自卫干

扰下的敏感性进行了分析。文献［１３］分析雷达
隐身和干扰对探测概率的影响，对雷达隐身和机

qwqw
新建图章
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载电子攻击组合手段下的敏感性和生存力进行了

评估。

上述研究成果为敏感性评估研究提供了有益

思路，但仍存在不足：虽然分析了隐身、电子干扰

等影响因素对敏感性的影响，但没有将各因素进

行组合分析研究，无法确定多因素耦合下对飞机

敏感性的影响程度，尤其是日益重视的不同隐身

手段对敏感性的影响方面，目前文献涉及较少。

在研究飞机隐身能力对敏感性影响方面，本

文在充分发掘飞机隐身潜力的基础上，改变只研

究 ＲＣＳ或红外特征值等特征信号的单一思路，综
合考虑雷达隐身、红外隐身、射频隐身和电子干扰

等降低敏感性的组合措施，在论证、设计、作战使

用阶段开展多因素影响下隐身飞机敏感性研究，

为隐身飞机敏感性方案的设计和改进提供理论方

法借鉴和技术支持。

１　敏感性计算模型

作战飞机在执行任务过程中被威胁击中的可

能性称为敏感性，用被威胁命中的概率 ＰＨ 来度
量，即

ＰＨ ＝ＰＡＰＤＰＴＰＬＧＨ （１）
式中：ＰＡ为威胁的活动性概率；ＰＤ为威胁探测、
识别飞机的概率；ＰＴ 为威胁跟踪飞机的概率；
ＰＬＧＨ为威胁发射制导经过合理运行轨迹后拦截并
击中飞机的概率。

想定作战环境中探测装备主要有雷达、红外、

射频探测器 ３类。根据战场态势的不同，隐身飞
机遭遇的探测装备，可能是其中的一种或多种的

组合，则隐身飞机被探测器发现和跟踪的概率为

ＰＤＴ ＝ＰＤＰＴ （２）

ＰＤＰＴ ＝１－（１－Ｐ
ＬＤ
ＤＴ）（１－Ｐ

ＨＷ
ＤＴ）（１－Ｐ

ＳＰ
ＤＴ） （３）

式中：ＰＬＤＤＴ、Ｐ
ＨＷ
ＤＴ和 Ｐ

ＳＰ
ＤＴ分别为雷达探测器、红外探

测器和射频探测器发现及跟踪隐身飞机的概率。

在一个完整的任务周期中，隐身飞机可能被若干

个不同类型的探测器探测、跟踪，并面临多处导弹

威胁。假设一个任务下隐身飞机经历了 ｋ次遭
遇，则该任务周期下隐身飞机的敏感性为

ＰＨ ＝１－（１－ＰＨ１）（１－ＰＨ２）…（１－ＰＨｋ） （４）

２　雷达探测模型

２．１　隐身飞机建模与全向 ＲＣＳ解算
对某型隐身飞机使用 ＣＡＤ进行建模，将模型

导入 ＣＡＤＦＥＫＯ中进行修正。利用 ＦＥＫＯ对修正
后模型的静态 ＲＣＳ进行仿真，通过物理光学法得

到目标的静态 ＲＣＳ数据库［１４］
。仿真条件：入射

角为１８１°×３６１°（俯仰角 ×方位角），角度间隔
１°，采用 Ｌ波段垂直极化方式。得到隐身飞机静
态 ＲＣＳ如图１所示。

图 １　隐身飞机全空域静态 ＲＣＳ

Ｆｉｇ．１　ＦｕｌｌａｉｒｓｐａｃｅｓｔａｔｉｃＲＣＳｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔ

２．２　雷达探测概率计算
当雷达无干扰因素影响时，隐身飞机进入雷

达探测范围后，雷达接收到的信号能量 Ｓ与噪声
能量 Ｎ之比，即信噪比 Ｓ／Ｎ大小决定了雷达能否
检测出隐身飞机的特征信号，当信噪比大于检测

门限时，即在设定虚警概率 Ｐｆａ下达到规定的检测
概率，则探测到隐身飞机。因此，雷达探测概率是

关于虚警概率、信噪比和门限的函数，此时一次扫

描对目标的探测概率为
［１５］

ＰＬＤＤ ＝∫
∞

０
ｅ－ｔ １－φ

ｙ０－ｎ０ １＋
Ｓ
Ｎ( )ｔ

ｎ０ １＋２
Ｓ
Ｎ( )槡













{ }ｔ
ｄｔ （５）

式中：φ（ｘ）＝ １
２槡π
∫
ｘ

－∞
ｅ－

ｔ２
２ｄｔ；ｎ０为一次扫描脉冲

积累数；ｙ０为检测门限。
当雷达受到干扰后，需用目标信号能量与干

扰能量之比即信干比来代替信噪比，此时在一定

虚警概率下，一次扫描对目标的探测概率为

ＰＬＤＤ ＝∫
∞

０
ｅ－ｔ １－φ

ｙ０－ｎ０ １＋
Ｓ

Ｎ＋Ｊ( )ｔ
ｎ０ １＋２

Ｓ
Ｎ＋Ｊ( )槡













{ }ｔ
ｄｔ

（６）

式中：
Ｓ
Ｎ＋Ｊ

为雷达天线输入端的信干比。

对式（６）进行简化，得到雷达探测概率为［１６］

ＰＬＤＤ ＝Ｐ
１

１＋Ｓ／（Ｎ＋Ｊ）
ｆａ （７）

２．３　信噪比计算
由信噪比定义，其参数包括２个部分：目标反

射信号功率 Ｐｒｓ、雷达接收机噪声功率 Ｐｎ
［１７］
。
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１）目标反射信号功率
接收机接收到目标反射信号功率为

Ｐｒｓ ＝
ＰｔＧｔＧｒλ

２σ
（４π）３Ｒ４１Ｌｓ

（８）

式中：Ｐｔ为发射功率峰值；Ｇｔ为发射天线增益；Ｇｒ
为接收天线增益；λ为波长；σ为目标散射截面
积；Ｒ１为距离；Ｌｓ为信号传输及处理中的系统
损耗。

２）雷达接收机噪声功率
雷达接收机噪声包括工作时产生的内部噪声

和外部天线噪声，根据接收机工作特性，噪声模型

可表示为均值为 ０，方差为 σ２ｎ的正态分布过程，
则雷达接收机噪声功率即为模型方差：

Ｐｎ ＝σ
２
ｎ ＝ｋＢＴｅＦｎＢｎ （９）

式中：ｋＢ ＝１．３８×１０
－２３ Ｊ／Ｋ为玻尔兹曼常数；

Ｔｅ＝２９０Ｋ为有效系统噪声温度；Ｆｎ为噪声系数，
一般取０～１５ｄＢ；Ｂｎ为噪声带宽。

因此在雷达接收机内，信噪比为

Ｓ／Ｎ＝
Ｐｒｓ
Ｐｎ
＝

ＰｔＧｔＧｒλ
２σ

（４π）３Ｒ４１ＬｓｋＢＴｅＦｎＢｎ
（１０）

２．４　信干比计算
由信干比定义，其参数包括３个部分：目标反

射信号功率 Ｐｒｓ、雷达接收机噪声功率 Ｐｎ和干扰

信号功率 Ｐｊｓ
［１７］
。按照干扰机理的不同，对雷达

进行干扰的信号分为有源干扰和无源干扰

２类［１８］
，在执行任务的过程中，为了减小被威胁

探测和跟踪的概率，隐身飞机主要实施机载自卫

有源干扰。

当实施机载自卫有源干扰时，隐身飞机在距

离雷达 Ｒ１处以天线主瓣指向雷达，则雷达接收到
干扰信号的功率为

Ｐｊｓ ＝
ＰｊＧｊＧｒλ

２

（４π）２Ｒ２１Ｌｓ
·
Δｆ
Δｆｊ

（１１）

式中：Ｐｊ为干扰机发射功率；Ｇｊ为干扰机天线增
益；Δｆｊ为干扰频带；Δｆ为雷达接收机带宽，一般
比 Δｆｊ小。

当存在有效的有源干扰时，雷达接收机噪声

功率 Ｐｎ远小于干扰信号功率 Ｐｊｓ，在计算中可以
忽略不计，因此在雷达接收机内，信干比为

Ｓ
Ｎ＋Ｊ

＝
Ｐｒｓ
Ｐｊｓ
＝
ＰｔＧｔσ
ＰｊＧｊ４πＲ

２
１

·
Δｆｊ
Δｆ

（１２）

３　红外探测概率

红外探测系统探测的概率与探测器输入信噪

比 ＳＮＲ、阈值信噪比 ＴＮＲ及探测系统自身性能参数
有关。一般阈值信噪比为定值，系统输入信噪比

随作用距离的改变而变化。因此，需要先得到红

外探测器作用距离的计算模型，再对探测概率模

型进行计算。

传统的基于噪声等效温差（ＮＥＴＤ）模型只适
用于在实验环境下对面源目标进行理想估算，对

实际作战环境中点源目标的估算并不适用。当隐

身飞机在红外探测器中成像为点目标时，探测器

接收的辐射包括目标辐射和背景辐射，由文

献［１９］得到红外探测器对点目标的作用距离模
型为

Ｒ２ ＝
δ（Ｌｔ－Ｌｂ）ＡｔＡｏτｏＤ

τ
（ΔｆｎＡｄ）

１／２
（Ｖｓ／Ｖｎ

[ ]
）

１／２

（１３）

式中：δ为系统信号衰减系数；Ｌｔ为目标辐射亮

度；Ｌｂ为背景辐射亮度；Ａｔ为目标投影面积；Ａｏ为

光学系统有效面积；τｏ为光学系统透过率；Ｄ
为

星探测度；τ为大气透过率；Δｆｎ为等效噪声带宽；

Ａｄ为探测器面积；Ｖｓ为外界输入信号；Ｖｎ为探测
器噪声的均方根值。

红外探测器中的主要噪声为探测器噪声，当

外界输入信号与噪声信号同时输入时，输出信号

符合高斯分布，密度函数为

ｐｄ（Ｖ）＝
１
２槡π
ｅｘｐ －

（Ｖ－Ｖａ－Ｖｓ）
２

２Ｖ２[ ]
ｎ

（１４）

式中：Ｖ为信号总能量；Ｖａ为信号均值。
对其概率密度函数进行积分后得到探测器的

探测概率为

ＰＨＷＤ ＝ １
２槡π
∫
ＳＮＲ－ＴＮＲ

－∞
ｅｘｐ －ρ

２

( )２ ｄρ （１５）

式中：ＳＮＲ ＝Ｖｓ／Ｖｎ为探测器的输入信噪比；ＴＮＲ ＝

（Ｖ－Ｖａ）／Ｖｎ为探测器的阈值信噪比，一般等于系
统探测概率为 ５０％时的输入信噪比；ρ＝（Ｖ－

Ｖａ－Ｖｓ）／Ｖｎ为积分变量。
根据文献［２０］，探测系统的信噪比与目标的

红外辐射强度和作用距离的关系为

ＳＮＲ∝
ＣＩＢτ
Ｒ２２

（１６）

式中：ＩＢ为目标红外辐射强度；Ｃ为目标与背景的
对比度。

令 Ｅ＝
ＣＩＢτ
Ｒ２２
，则单个积分时间内目标被红外

探测器发现的概率为

ＰＨＷＤ ＝ １
２槡π
∫
ＫＥ－ＴＮＲ

－∞
ｅｘｐ －ρ

２

( )２ ｄρ （１７）

式中：Ｋ为探测器性能常数。
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４　射频探测概率

在复杂电子对抗环境中，机载雷达的辐射信

号暴露了其位置和战术意图，通过射频隐身技术

能够有效抑制辐射信号，减少隐身飞机被探测到

的概率，从而达到降低敏感性的目的。在研究跟

踪状态下射频隐身控制时，接收机需满足功率

ｐｄ、空域 ｐｓ、时域 ｐｔ、频域 ｐｆ等条件才能有效截获

雷达信号
［２１］
。

４．１　功率条件
无源探测系统同时接收到雷达信号与噪声信

号。在实际计算中一般将噪声信号忽略。功率截

获概率 ｐｄ就是系统在给定虚警概率 Ｐｆａ的情况下
对雷达辐射信号的探测概率。对于探测概率 ｐｄ
采用 Ｎｏｒｔｈ提出的近似公式［２２］

：

ｐｄ ＝
１
２
ｅｒｆｃ －ｌｎＰ槡 ｆａ － ＳＮＲ＋

槡( )１２ （１８）

ｅｒｆｃ（ｚ）＝１－２

槡π
∫
ｚ

０
ｅ－ｖ２ｄｖ （１９）

式中：ＳＮＲ为接收机输出的单个脉冲信噪比。
从最小辐射能量措施和最大信号不确定性措

施两方面可以提高机载雷达射频隐身能力：最小

辐射能量措施包括功率管控、驻留时间控制等；最

大信号不确定性措施为控制信号开关机、频率、脉

宽等。本节主要通过最小辐射能量措施对射频隐

身进行控制。

设通过功率管控，隐身飞机机载雷达恰好实

现对威胁目标的探测，则此时的雷达方程为

Ｐｔ＝
（４π）３ｋＢＴｅＦｎＢＬｓ（ＳＮＲ）１Ｒ

４
３

ＧｔＧｒλ
２σＮｐ

（２０）

式中：Ｎｐ为积累脉冲数；Ｂ为机载雷达接收机带
宽；（ＳＮＲ）１ 为检测所需的最小的单个脉冲的
ＳＮＲ；Ｒ３为距离。

无源探测接收机输入端的雷达信号功率为

Ｐｉ＝Ｐｔ
ＧｔｉＧｉλ

２ＧＩＰ
（４π）２Ｒ２３

（２１）

式中：Ｇｔｉ为雷达在无源探测接收机方向上的发射
天线增益；Ｇｉ为雷达方向上的无源探测接收机天
线增益；ＧＩＰ为无源探测接收机净增益。

由于截获接收机位于波束主瓣内，则 Ｇｔｉ＝
Ｇｔ。由式（２０）和式（２１）得

Ｐｉ＝
４πｋＢＴｅＦｎＢＬｓ（ＳＮＲ）１Ｒ

２
３Ｇｉλ

２ＧＩＰ
Ｇｒλ

２σＮｐ
（２２）

无源探测接收机输入端噪声信号为

Ｎ′ｉ ＝ｋＢＴｅＢＲｊ （２３）
式中：ＢＲｊ为无源探测接收机的噪声带宽。

由式（２２）和式（２３）得到无源探测接收机输
出端信噪比为

ＳＮＲｏｉ＝
Ｐｉ
Ｎ′ｉ
＝
４πＦｎＢＬｓ（ＳＮＲ）１Ｒ

２
３Ｇｉλ

２ＧＩＰ
Ｇｒλ

２σＮｐＢＲｊ
（２４）

此时射频探测器功率截获概率为

ｐｄ ＝
１
２
ｅｒｆｃ －ｌｎＰ槡 ｆａ － ＳＮＲｏｉ＋槡( )１２ （２５）

４．２　空域、时域和频域条件
在跟踪状态下，隐身飞机机载雷达直接照射

到威胁目标，此时空域截获概率 ｐｓ＝１。
截获接收机工作时，时域和频域扫描同时进

行，故将时域截获和频域截获共同分析。

基于能耗和效率等多方面因素的考虑，无源

探测系统对工作总频段和空域立体角的扫描是间

断性的，故覆盖频段和空域需要一定时间。由于

接收机和隐身飞机的相对位置、发射波形、发射频

率随时在发生变化，而隐身飞机机载雷达照射目

标时间 ＴＯＴ非常短，因此截获概率与接收机在正

确方向上调频到正确频率的可能性密切相关
［２３］
。

设雷达在目标空域 ＴＯＴ时间内对其进行照射，无
源探测系统探测到 ＮＬ个波束位置和频道，则
ＮＬ ＝ＴＯＴ／ｔＬ （２６）
式中：ｔＬ为接收机探测到一种波束频道及位置的
时间。

设无源探测系统可探测 Ｎｂ个波束位置和 Ｎｆ
个频段，则系统扫描设定的波束位置和频道的总

搜索时间为

ＴＩ＝ＮｂＮｆｔＬ （２７）
ＴＯＴ时间内的时域和频域截获概率为

ｐｔｐｆ≈

ＮＬ
ＮｂＮｆ

＝
ＴＯＴ
ＴＩ
　　 ＮＬ ＜ＮｂＮｆ

１ ＮＬ≥ ＮｂＮ
{

ｆ

（２８）

式中：基于隐身飞机对地（海）突防、纵深打击的任

务需求，在任务过程中，认为 ＴＯＴ＜ＴＩ，故 ｐｔｐｆ≈
ＴＯＴ
ＴＩ
。

综上分析，跟踪状态下隐身飞机机载雷达发

射信号被截获的概率为

ＰＳＰＤ ＝ｐｄｐｓｐｆｐｔ＝

　　 １
２
ｅｒｆｃ －ｌｎＰ槡 ｆａ －

Ｐｉ
Ｎ′ｉ
＋

槡
( )１２

ＴＯＴ
ＴＩ

（２９）

运用仿真方法对不同手段下隐身飞机敏感性

进行研究，仿真流程如图２所示。
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图 ２　仿真流程

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

５　算例分析

５．１　作战想定
作战是武装力量打击或抗击敌方的军事行

动，想定是对作战双方的企图、态势以及作战发展

情况的详细描述和设想
［２４］
。为了牵引出仿真中

隐身飞机的敏感性影响因素的组合分析，提供问

题研究的输入条件和背景假定，提出针对隐身飞

机的典型作战想定。

想定在红蓝对抗中，以隐身飞机为核心的空

中力量以速度 ９００ｋｍ／ｈ，高度 １０ｋｍ从距离蓝方
基地３４０ｋｍ处起飞，直至距离 ３０ｋｍ处对蓝方作

战体系中关键节点及战略要塞实施打击。在实际

作战中，根据综合态势感知和信息体系的支撑，隐

身飞机可以采取航路动态规划的方式进行战术规

避来降低敏感性，本想定遭遇仅仅是为了分析其

意外遭遇威胁时的敏感性而设定。

由第１节可知，隐身飞机敏感性包括 ＰＡ、ＰＤ、
ＰＴ及 ＰＬＧＨ，基于作战任务需求的考虑，把 ＰＤ作为
本节仿真的重点，ＰＡ、ＰＴ设为定值 １，ＰＬＧＨ设为定
值０．８，仿真次数设置为 １０００次，雷达、红外、射
频探测器性能参数如表１～表３所示。

表 １　雷达探测器参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒａｄａｒｄｅｔｅｃｔｏｒ

参数 数值

Ｐｔ／Ｗ ２０００

Ｂｎ／ＭＨｚ ２

Ｆｎ／ｄＢ ３

Ｐｆａ １０－６

λ／ｃｍ ６

Ｇｔ＝Ｇｒ／ｄＢ ４５

Ｌｓ １

Ｇｊ／ｄＢ １０

Δｆ／ＭＨｚ ３

Δｆｊ／ＭＨｚ ６

表 ２　红外探测器参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｉｎｆｒａｒｅｄｄｅｔｅｃｔｏｒ

参数 数值

Ｃ ６

Ｋ １００

Ｐｆａ １０－６

τ ０．５

ＴＮＲ ２

表 ３　射频探测器和机载雷达参数

Ｔａｂｌｅ３　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＲＦｄｅｔｅｃｔｏｒａｎｄａｉｒｂｏｒｎｅｒａｄａｒ

参数 数值

Ｇｉ／ｄＢ １

Ｐｆａ １０－６

σ／ｄＢ ２

ＴＩ／ｓ ２

Ｆｎ ３

Ｐｔ／Ｗ １５００

ＧＩＰ ２

ＢＲｊ／ＭＨｚ ２

Ｂ／ＭＨｚ ３

Ｌｓ １

５．２　单探测器情形下敏感性
１）单雷达探测器
这里不考虑雷达探测距离限制以及地形和大

气折射对雷达探测能力的影响，在隐身飞机实施
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机载自卫干扰情况下，随距离和干扰功率变化的

敏感性云图如图 ３（ａ）所示。为了研究整个遭遇
过程中不同干扰功率下隐身飞机敏感性，通过改

变干扰功率对其进行敏感性分析，仿真分析结果

如图３（ｂ）所示。
由图３（ａ）可知，在干扰功率不变的情况下，

隐身飞机与雷达的距离越近，敏感性越大；当雷达

距离相同时，隐身飞机干扰功率越大，敏感性越

小。在距离８０ｋｍ处，干扰功率 Ｐｊ＝１０Ｗ和 Ｐｊ＝
１００Ｗ 的敏感性分别为 ０．７２３和 ０．０５１，相差
０．６７２，说明实施电子干扰对降低隐身飞机敏感性
有显著作用。由图 ３（ｂ）可知，在整个遭遇过程
中，随着干扰功率的增大，隐身飞机的敏感性逐渐

降低。

２）单红外探测器
当隐身飞机不实施任何干扰时，通过改变红

外辐射强度 ＩＢ来实现红外隐身。选取 ＩＢ从５０～
７００Ｗ／Ｓｒ变化，隐身飞机与红外探测器的距离设
定为 ３４０～４０ｋｍ，随距离和红外辐射强度的
敏感性云图如图４（ａ）所示。为了对整个遭遇过

图 ３　单雷达探测器下隐身飞机敏感性分析

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒ

ｓｉｎｇｌｅｒａｄａｒｄｅｔｅｃｔｏｒ

图 ４　单红外探测器下隐身飞机敏感性分析

Ｆｉｇ．４　Ｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒ

ｓｉｎｇｌｅｉｎｆｒａｒｅｄｄｅｔｅｃｔｏｒ

程中不同ＩＢ下隐身飞机的敏感性，通过改变ＩＢ对
其进行敏感性分析，仿真结果如图４（ｂ）所示。

由图４（ａ）可以看出，随着隐身飞机与红外探
测器距离的缩小，隐身飞机敏感性越来越大；当与

雷达距离相同时，隐身飞机红外辐射强度越小，敏

感性越小。在距离８０ｋｍ处，ＩＢ＝１００Ｗ／Ｓｒ和ＩＢ＝
５００Ｗ／Ｓｒ的敏感性分别为 ０．０９３和 ０．５８８，概率
相差０．４９５，因此减小红外辐射强度能有效降低
隐身飞机的敏感性。由图４（ｂ）可知，在整个遭遇
过程中，随着红外辐射强度的增大，隐身飞机的敏

感性逐渐变大。

３）单射频探测器
在遭遇过程中，将隐身飞机机载雷达发射功

率从０～１５００Ｗ 变化，实施射频隐身前、后隐身
飞机的敏感性分别如图 ５（ａ）、（ｂ）所示。其中通
过实施功率管控对机载雷达进行射频隐身，雷达

的辐射功率根据与威胁目标之间的距离和 ＲＣＳ
值进行相应调整，如图５（ｄ）所示。在实施功率管
控的前提下，进一步实施驻留时间管控，管控前后

驻留时间分别为１ｓ与０．２ｓ，如图５（ｃ）所示。
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图 ５　单射频探测器下隐身飞机敏感性分析

Ｆｉｇ．５　Ｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒ

ｓｉｎｇｌｅＲＦｄｅｔｅｃｔｏｒ

　　根据图５可知，在未实施射频隐身时，随着距
离的缩小，隐身飞机敏感性越来越大；在实施功率

管控后，隐身飞机敏感性大幅度降低；继续实施驻

留时间管控后，进一步降低了敏感性。随着隐身

飞机与目标之间距离的缩小，雷达辐射功率越来

越小，敏感性随之变小，在保持雷达基本性能的前

提下显著降低了隐身飞机的敏感性。

５．３　探测器组合后的探测概率
为了研究红外、雷达、射频探测器共同作用下

隐身飞机的敏感性，选取隐身飞机 ＲＣＳ值为全空
域静态 ＲＣＳ，机载雷达功率 １０００Ｗ，红外辐射强
度４００Ｗ／Ｓｒ，分别对以下４种手段进行仿真分析：

①不实施任何手段；②实施电子对抗；③实施电子
对抗、红外隐身；④实施电子对抗、红外隐身、射频
隐身。其中电子对抗手段为改变机载自卫干扰功

率，干扰功率 Ｐｊ从０～１４０Ｗ变化；红外隐身手段

为改变红外辐射强度 ＩＢ，使其从 ５０～４００Ｗ／Ｓｒ变
化；射频隐身手段为实施功率管控和驻留时间

管控。

通过仿真计算，在不实施任何手段的前提下，

隐身飞机敏感性为０．８。
实施不同手段后，隐身飞机敏感性如图 ６

所示。

对４种手段下敏感性进行分析，当干扰功率
为１００Ｗ、红外辐射强度为１００Ｗ／Ｓｒ时，手段 １～
手段 ４下飞机敏感性分别为 ０．８０００、０．７７９０、
０．６９７０和 ０．５９９０，手段 ４与手段 １概率相差
０．２０１；对整体敏感性进行分析，手段 ２～手段 ４
的敏感性最低分别为０．７７３４、０．６７４８和０．５０３８。
结果表明，不同隐身手段和电子干扰等手段的组

合使用，能够有效降低隐身飞机的敏感性。

在现想定下单一手段的使用虽然能够降低敏

感性，但与手段组合后结果对比，在敏感性参数取

值相同时，敏感性降低较小；单一手段下要实现预

期较低的敏感性，参数需要达到一定取值，而现有

技术手段下飞机实现这种参数要求需要付出较大

的费用、人力等代价，并不可取。通过多种手段的

组合使用，能够在飞机参数条件允许的前提下对

敏感性进行减缩，实现较低敏感性，可行性强，效

益比高。

此外，仿真结果为特定敏感性条件下的参数

取值范围的确定提供参考，如在现想定下，要将敏

感性降低至 ０．５以下，只需使干扰功率 Ｐｊ≥
１００Ｗ，红外辐射强度 ＩＢ≤２００Ｗ／Ｓｒ，同时实施一
定条件下的功率和驻留时间管控即可。
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图 ６　不同手段下隐身飞机敏感性分析

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

６　结　论

１）从系统学角度出发，建立了基于任务周期
的敏感性计算模型，对雷达、红外、射频、电子干扰

等敏感性参数进行建模，在单探测器和多种探测

器作用下，分别对不同隐身构型和干扰手段下的

隐身飞机敏感性进行了分析。

２）仿真表明，不同隐身构型和干扰手段的组

合使用可以有效降低隐身飞机的敏感性，同时得

到不同组合手段下敏感性的降低程度，为飞机敏

感性方案设计提供了一种有效手段，拓展了敏感

性的研究方法。

３）在对隐身飞机敏感性设计和改进中，不能
单纯追求某个参数最优，而应采用多种手段并举

来降低敏感性，以实现效益费用比最大化，增加
装备研制及改进的可行性，这涉及到各参数的权

衡优化问题。

４）除采取不同隐身构型和干扰手段外，通过
航迹规划、机动和其他电子对抗措施可以降低隐

身飞机敏感性，但手段的使用效果并不是简单叠

加，多影响因素耦合还需要进一步研究。
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ｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒｔｈｅｓｕｐｐｏｒｔｏｆｄａｔａｌｉｎｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｒｔｈ

ｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５，３３（５）：８１１８１８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］宋海方，肖明清，吴华，等．不同机载电子干扰条件下的飞机

敏感性模型［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（１１）：３６３０３６３９．

ＳＯＮＧＨＦ，ＸＩＡＯＭＱ，ＷＵＨ，ｅｔａｌ．Ｇｅｎｅｔｉｃｍｏｄｅｌｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

ｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｒｂｏｒｎｅｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｏｕｎｔｅｒｍｅａｓｕｒｅ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（１１）：

３６３０３６３９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ ＨＵＡＮＧＪ，ＷＵＺ，ＸＩＡＮＧＪＷ，ｅｔａｌ．Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

ｃｏｍｂａｔｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙｅｎｈａｎｃｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｅｄｒａｄａｒｓｔｅａｌｔｈａｎｄ

ｏｎｂｏａｒｄｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｔｔａｃｋ［Ｊ］．ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０００，１７（２）：１５０１５６．

［１４］ＬＩＸＲ，ＪＩＬＫＯＶＶＰ．Ｓｕｒｖｅｙｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇ

ＰａｒｔＩ：Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅ

ａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍ，２００３，３９（４）：１３３３１３６４．

［１５］张考，马东立．军用飞机生存力与隐身设计［Ｍ］．北京：国防

工业出版社，２００２．

ＺＨＡＮＧＫ，ＭＡＤＬ．Ｍｉｌｉｔａｒｙａｉｒｃｒａｆｔｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙａｎｄｓｔｅａｌｔｈ

ｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］郑江安，马东立，赵娟娟．编队歼击机超视距截击效能评估

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１０，３６（４）：４５９４６２．

ＺＨＥＮＧＪＡ，ＭＡＤＬ，ＺＨＡＯＪＪ．Ｂｅｙｏｕｄｖｉｓｕａｌｒａｎｇｅｉｎｔｅｒｃｅｐ

ｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｉｇｈｔｅｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，３６

（４）：４５９４６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＢＡＲＴＯＮＤＫ．Ｒａｄａｒｓｙｓｔｅｍａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００７．

［１８］ ＤＥＭＡＲＴＩＮＯＡ．ＩｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｔｏｍｏｄｅｒｎＥＷ ｓｙｓｔｅｍｓ［Ｍ］．

Ｂｏｓｔｏｎ：ＡｒｔｅｃｈＨｏｕｓｅ，２０１２．

［１９］毛峡，常乐，刁伟鹤．复杂背景下红外点目标探测概率估算

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１１，３７（１１）：１４２９１４３４．

ＭＡＯＸ，ＣＨＡＮＧＬ，ＤＩＡＯＷＨ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａ

ｂｉｌｉｔｙｏｆｉｎｆｒａｒｅｄｐｏｉｎｔｔａｒｇｅｔｕｎｄｅｒｃｏｍｐｌｅｘｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１１，３７（１１）：１４２９１４３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］贾庆莲，邓文渊．红外警戒系统的探测概率计算［Ｊ］．红外

与激光工程，２０１１，４０（１０）：１８５６１８６１．

ＪＩＡＱＬ，ＤＥＮＧＷＹ．Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｉｎｆｒａ

ｒｅｄｗａｒｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＩｎｆｒａｒｅｄａｎｄＬａｚｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，

４０（１０）：１８５６１８６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］刘宏强，魏贤智，李飞，等．基于射频隐身的雷达跟踪状态下

单次辐射能量实时控制方法［Ｊ］．电子学报，２０１５，４３（１０）：

２０４７２０５２．

ＬＩＵＨＱ，ＷＥＩＸＺ，ＬＩＦ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｒａｄａｒｓｉｎｇｌｅｒａｄｉａｔｉｏｎｐｏｗｅｒｂａｓｅｄｏｎＲＦｓｔｅａｌｔｈａｔｔｈｅｔｒａｃｋｉｎｇ

［Ｊ］．ＡｃｔａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，４３（１０）：２０４７２０５２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＭＡＨＡＦＺＡＢＲ．Ｒａｄａｒｓｙｓｔｅｍｓａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｕｓｉｎｇ

ＭＡＴＬＡＢ［Ｍ］．ＢｏｃａＲａｔｏｎ：Ｃｈａｐｍａｎ＆Ｈａｌｌ／ＣＲＣ，２０００．

［２３］ ＬＹＮＣＨ ＤＬ．ＩｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｔｏＲＦｓｔｅａｌｔｈ［Ｍ］．Ｂｅｌｌｉｎｇｈａｍ：

ＳＰＩＥ，２００３：２６．

［２４］袁兴鹏．基于作战想定的战场电磁环境仿真技术研究［Ｊ］．

兵工自动化，２０１７，３６（１）：５５５８．

ＹＵＡＮＸＰ．Ｓｔｕｄｙｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｂａｔｔｌｅｆｉｅｌｄｅｌｅｃ

ｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｗａｒｆａｒｅｓｃｅｎａｒｉｏ［Ｊ］．Ｏｒｄ

ｎａｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１７，３６（１）：５５５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　韩欣珉　男，博士研究生。主要研究方向：飞行动力学与飞行

安全。

尚柏林　男，博士，教授。主要研究方向：飞行器可靠性、生

存力。

徐浩军　男，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行动力学与

飞行安全。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

Ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇ
ｆａｃｔｏｒｓｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔ

ＨＡＮＸｉｎｍｉｎ１，ＳＨＡＮＧＢｏｌｉｎ２，ＸＵＨａｏｊｕｎ１，，ＬＩＵＳｏｎｇｂｉｎ３，ＹＡＮＧＺｉｘｉｎ１

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

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

３．Ｕｎｉｔ９１７２９ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｊｉａｏｚｈｏｕ２６６３００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｔｈｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｉｙｕｎｄｅｒｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｃｔｏｒｓ，ｔｈｅ
ｃｏｍｂｉｎｅｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｆａｃｔｏｒｓｉｎｔｙｐｉｃａｌｃｏｍｂａｔｓｃｅｎａｒｉｏｓｉｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌ
ｂａｓｅｄｏｎｔａｓｋｃｙｃｌｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｕｃｈａｓｒａｄａｒ，ｉｎｆｒａｒｅｄ，ｒａｄｉｏｆｒｅ
ｑｕｅｎｃｙ（ＲＦ）ａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｊａｍｍｉｎｇａｒｅａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆａｃｔｏｒｓａｒｅｅｓｔａｂ
ｌｉｓｈｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇｆａｃｔｏｒｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｅａｌｔｈｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｍｅｔｈｏｄｓｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｏｆｓｔｅａｌｔｈａｉｒ
ｃｒａｆｔ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｅｇｒｅｅｏｆｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｆａｃｔｏｒｃｏｕｐｌｉｎｇｉｓａｎａｌｙｚｅｄｗｉｔｈｉｎａｃｅｒｔａｉｎ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｒａｎｇｅ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｖａｌｕａｂｌｅｆｏｒｂｏｔｈｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｉｎｓｅｒｖｉｃｅａｎｄ
ｄｅｓｉｇｎｏｆｎｅｗａｉｒｃｒａｆｔｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｓｃｈｅｍｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｔｅａｌｔｈａｉｒｃｒａｆｔ；ｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙ；ｒａｄａｒ；ｉｎｆｒａｒｅｄ；ｒａｄｉｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙ（ＲＦ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２６１４：３７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２４．１４５６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＣＢ７５５８０２）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７４１４５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｈａｏｊｕｎ１９６５＠１６３．ｃｏｍ
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基于双向拉伸的热环境铝合金性能获取和分析

房涛涛，李晓星，肖瑞

（北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：板材成形加工时通常承受复杂载荷，一般采用单拉试验获取材料性能，由于
材料变形时仅承受单向载荷，与实际情况差距较大。为获取更加真实的复杂加载时材料性能，

通过十字形试件双向拉伸试验，研究了热环境双向变比例加载时 ＡＡ６０１６铝合金材料力学性
能和变形行为，包括优化设计十字形试件、相关试验方法和设备以及结果分析等。在 ２５、１５０
和２５０℃温度下进行了拉伸速率比例为１∶１、３∶２、２∶３、１∶３和３∶１的双向拉伸试验和单向拉
伸试验，得到了不同拉伸速率比例和温度下的应力应变关系、屈服规律和各向异性，建立了屈

服准则，并且通过与试验结果对比，讨论分析了几个典型屈服准则及其适用性。

关　键　词：热环境；十字形试件；优化设计；双向拉伸；屈服准则
中图分类号：Ｖ２６０．５；ＴＧ１６６．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１１９５０８

　　金属材料在外载荷作用下的变形规律在力
学、材料学和机械制造业有着重要意义。在板料

成形领域，随着工业技术的发展和节能减排的轻

量化需求，目前许多飞机和汽车钣金件采用铝合

金材料制造，加工难度大且精度要求高，需要用数

值模拟的方法来预测其成形过程。影响有限元模

拟板材塑性变形结果准确性的主要因素之一是材

料的本构模型，目前获得材料模型常用的方法是

单向拉伸试验。但金属板材是经过多道轧制生产

出来的，具有明显的各向异性；同时板料在成形过

程中承受的往往是复杂载荷，因此单向拉伸试验结

果局限性大。另外，随着一些高强度材料被广泛应

用，成形加工往往需要在高温下进行。高温下的金

属材料具有明显不同于常温下的力学性能，研究这

些材料塑性性能时还需要考虑温度的影响。

相比于单向拉伸试验，十字形试件双向拉伸

试验得到的材料性能参数能更准确地反映材料受

复杂载荷作用时的塑性变形行为。这种技术早在

２０世纪 ６０年代就由 Ｓｈｉｒａｔｏｒｉ和 Ｉｋｅｇａｍｉ［１］提出，
近年来受到越来越多的关注，金属板材十字形试

件双向拉伸试验的国际标准
［２］
于 ２０１４年推出。

在热环境方面，文献［３］采用激光加热镁铝合金
十字形拉伸试件的中心区域，对材料加热情况下

的屈服轨迹进行了分析研究。文献［４］通过在加
热炉中安装 ＭＴＳ拉伸机和十字夹头研究分析了
ＴｉＮｉ合金的屈服点和等效应力应变，但是受到
设备条件的限制，仅仅做了等比例加载试验。文

献［５］通过在 ８０～１０５℃的温度中对聚对苯二甲
酸乙二醇酯（ＰｏｌｙｅｔｈｙｌｅｎｅＴｅｒｅｐｈｔｈａｌａｔｅ，ＰＥＴ）材料
进行的双向拉伸试验，研究了此高聚物的变形行

为，此试验研究的温度相对比较低，只适合对非金

属材料的研究。此外，许多中外学者也都采用双

向拉伸技术进行了研究。例如文献［６］通过此技
术研究了不同型号不锈钢材料的屈服模型和本构

方程。文献［７８］通过双向拉伸研究了板料的屈
服以及成形极限。文献［９１１］对试件设计和优化

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906016&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%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　

进行了研究。文献［１２１４］研究了试验方法和实
施。文献［１５］则研究了铝合金热变形性能。但
是国内对于金属材料在高温环境下的塑性研究则

几乎是空白。

本文对高温环境十字形试件双向拉伸技术进

行了探讨，通过有限元方法对十字形试件进行了

优化，在 ２５、１５０和 ２５０℃下对航空材料 ＡＡ６０１６
铝合金的材料性能进行了双向拉伸试验研究。

１　十字形试件和相关试验设备

在双向拉伸试验中，十字形试件的设计一直

是限制十字拉伸试验应用的关键性问题。由于拉

伸臂上载荷大而且两臂相交处有应力集中，十字

臂往往先于中心区断裂，导致无法得到完整的应

力应变曲线数据。因此在设计试件时需要尽量增

大中心区变形量以获取更多有效数据，并且保证

中心区应力分布均匀
［１６］
，通常需要对十字形试件

形状进行优化设计
［１７］
。本文设计了如图 １所示

的十字形试件，试样厚度为 １ｍｍ。另外，为了方
便描述，本文中 ｘ轴向表示沿轧制方向（或 ０°轧
制方向），ｙ轴向表示垂直于轧制方向（或 ９０°轧
制方向）。

本文开发了热环境双向拉伸试验机 （见

图２）［１８］，该试验机可以实现平面内 ２个方向的
任意行程比例加载，为了保证在同一方向上的

图 １　铝合金试件尺寸

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆａｌｕｍｉｎｉｕｍａｌｌｏｙｓｐｅｃｉｍｅｎ

图 ２　热环境双向拉伸试验机［１８］

Ｆｉｇ．２　Ｂｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｍａｃｈｉｎｅｉｎｔｈｅｒｍａｌ

ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［１８］

２个位移运动保持一致性，设计安装了同步机构。
在试验机的中间安装加热炉，加热温度可以

在室温到８００℃范围内保持恒定。加热炉四周和
底部有温度传感器反馈炉内温度，中心区温度与

设定温度偏差为 ±２℃。应变测量采用光学数字
散斑方法，这种方法与传统应变片测量方法相比

较，具有精度高、能获取全场数据、操作简单和高

温测试成本低等优点
［１９］
。本文研究的十字形试

件测量区域是试件中心位置。散斑制作过程为：

首先，在试件测量区域均匀地喷上一层耐高温白

漆，白色喷漆必须覆盖板材原有的金属光泽；然

后，喷涂斑状耐高温黑漆，要成雾状飘落到零件表

面，不能有较大的黑点。喷涂好后的试件如

图３（ａ）所示。将喷有散斑的试件放入加热炉中
加热，并保温 １０ｍｉｎ（根据以往试验，１０ｍｉｎ可以
保证该厚度板材完全达到与环境箱中的温度相

同），如图３（ｂ）为加热中的零件图，由于选用的工
业相机为黑白相机，无法体现出加热环境箱中的

红热状态。试验完成后采用读取拉伸前后照片，

对比漆点位移和应变，绘制应变云图如图 ３（ｃ）所
示，对应的等值线图见图 ３（ｄ）。图 ３为 ２５０℃温
度下的试验照片。

通过测力传感器记录的拉伸力时间曲线和
散斑测得的应变时间曲线即可得到材料应力应
变曲线。

图 ３　喷上散斑的零件及第一主应变

Ｆｉｇ．３　Ｓｐｅｃｋｌｅｓｐｒａｙｅｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎｄｍａｊｏｒｐｒｉｎｃｉｐａｌ

ｓｔｒａｉｎｄｉａｇｒａｍ

２　铝合金热环境双向拉伸试验结果
本文对航空材料 ＡＡ６０１６铝合金进行了不同

６９１１
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温度和不同行程比例（ｘ轴 ∶ｙ轴）下的双向拉伸
试验。试验温度分别为 ２５、１５０和 ２５０℃；加热炉
升到设定温度后放入试件和夹头，加热并保温

２０ｍｉｎ开始拉伸试验；测温阶段测量的是环境箱

内的温度，等待的时间可以稍长一些，试件温度已

经等于炉内温度即可。拉伸速率比例分别为

１∶１、３∶２、２∶３、１∶３和３∶１。
图４和图５为不同温度下各行程比例的应力

图 ４　不同温度下 ５种行程比例的应力应变曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆｉｖｅｓｔｒｏｋｅｒａｔｉｏｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

图 ５　２５、１５０、２５０℃下 ５种行程比例的应力应变曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆｉｖｅｓｔｒｏｋｅｒａｔｉｏｓａｔ２５，１５０ａｎｄ２５０℃

７９１１
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应变曲线，图中 σｘ和 σｙ分别为 ｘ方向和 ｙ方向的
应力；εｘ和 εｙ分别为 ｘ方向和 ｙ方向的应变。可
以看出，等双向拉伸时的屈服应力值最高，随着试

验温度升高双拉能达到的最大应变值也变得更高。

在 ＭＴＳ型拉伸试验机上进行了单向拉伸试
验，试验采用０°、４５°和 ９０°三个方向和 ２５、１５０和
２５０℃三个温度值。金属各向异性随着温度的变
化而不同，通过测量各个方向的应变，在主应变

ε＝１％的数据基础上计算得到了 ０°、４５°和 ９０°轧
制方向上的宽厚应变比 ｒ０、ｒ４５和 ｒ９０，并求得各向
异性系数 ｒ为

ｒ＝
ｒ０＋２ｒ４５＋ｒ９０

４
（１）

由此得出 ＡＡ６０１６铝合金各向异性系数，如
表１所示。

表 １　ＡＡ６０１６铝合金各向异性系数

Ｔａｂｌｅ１　ＡｎｉｓｏｔｒｏｐｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＡＡ６０１６

ａｌｕｍｉｎｉｕｍａｌｌｏｙ

Ｔ／℃ ｒ０ ｒ４５ ｒ９０ ｒ

２５ ０．８７ ０．４６ ０．７３ ０．６３

１５０ １．２２ ０．６５ ０．９６ ０．８７

２５０ １．８６ １．０３ １．２９ １．３０２５

　　注：Ｔ为试验温度。

此外，材料除做了双向拉伸试验以外，还做了

单向拉伸的各个温度下的试验，结果如图６所示，
σ０．２为０．２％应变量对应的真应力。

图 ６　ＡＡ６０１６铝合金单向拉伸应力应变曲线

Ｆｉｇ．６　ＡＡ６０１６ａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎ

ｃｕｒｖｅｓｏｆｕｎｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｏｎ

３　材料屈服轨迹

图７所示是典型的材料屈服轨迹和相关试验
的关系：第一象限内的曲线由双向加载试验获得，

其坐标轴上的点对应的应力值由 ｘ方向和 ｙ方向
单向拉伸试验获得；其余象限曲线和应力值分别

由压缩和剪切试验获得。在进行双向拉伸试验

时，对 ｘ方向和 ｙ方向进行不同比例加载（拉伸力
或行程）的试验

［２０］
，可以得到一系列的 ｘ轴和 ｙ

轴上的应力应变关系，并且这 ２个方向上的数据
根据时间节点相互间也是一一对应。等塑性功原

理如图８所示，根据此原理，有

Ｗ０ ＝∫
ε

０
σｄε＝∫

εｘ

０
σｘｄεｘ＋∫

εｙ

０
σｙｄεｙ （２）

等式（２）两边微分可得
σε＝σｘεｘ＋σｙεｙ （３）
式中：Ｗ０为塑性功；σ为等效应力，ＭＰａ；ε为等效
应变。

图８中，Ｗｘ为由 ｘ方向拉伸力产生的变形体
单位体积塑性功，Ｗｙ为由 ｙ方向拉伸力产生的变
形体单位体积塑性功，Ｗ０＝Ｗｘ＋Ｗｙ。从而可以求
出双向拉伸过程中各个时间节点上的塑性功 Ｗ０。
本文采用的方法是采取单向拉伸试验中沿轧制方

向的拉伸结果中的某个变形节点为参照，得出此

节点的塑性功，并根据屈服准则作出相应的屈服

轨迹曲线。最后再在双向拉伸试验中找出对应大

小的塑性功的 ｘ轴和 ｙ轴上的应力应变值，并可
以将这些应力值代入到坐标系中和在单向拉伸

图 ７　屈服轨迹和相关试验的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｙｉｅｌｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄ

ｒｅｌｅｖａｎｔｔｅｓｔｓ

图 ８　塑性功原理

Ｆｉｇ．８　Ｐｌａｓｔｉｃｗｏｒｋｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

８９１１
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试验中的屈服轨迹曲线进行对比。

以常温下材料发生屈服时应变达 ０．２％为
例，屈服应力为 １１８．７ＭＰａ，单位体积塑性功 Ｗ＝
０．２３７４Ｊ／ｍｍ３，对应 ３∶３双向加载下应力分别
为 σｘ＝１２０ＭＰａ和 σｙ＝４８ＭＰａ，应变分别为εｘ＝
０．００１，εｙ＝０．００２２９。

各向同性的 ｖｏｎＭｉｓｅｓ屈服模型是目前较常
用的一种屈服模型，其公式为

σ２ ＝σ２１＋σ
２
２－σ１σ２ （４）

式中：σ１和 σ２为面内主应力。对于各向异性已

有不少研究结果
［２１］
。以下列出的是较为常用的

基于 Ｈｉｌｌ４８、Ｈｏｓｆｏｒｄ和 Ｂａｒｌａｔ８９屈服准则的等效
应力应变公式。

Ｈｉｌｌ４８屈服准则［２２］
：

σ＝ ３（１＋ｒ）
２（２＋ｒ槡 ）

σ２１－
２ｒ
１＋ｒσ１σ２

＋σ( )２２
１
２

（５）

Ｈｏｓｆｏｒｄ屈服准则［２３］
：

σ＝ １
（１＋ｒ）

１
ｍ

（σ１
ｍ ＋ σ２

ｍ ＋ｒσ１－σ２
ｍ）

１
ｍ

（６）
ε＝［Ｃ１（ε１

ｍ／（ｍ－１） ＋ ε２
ｍ／（ｍ－１））＋

　　Ｃ２ ε１＋ε２
ｍ／（ｍ－１）］

（ｍ－１）／ｍ
（７）

式中：

Ｃ１ ＝
１＋ｒ
１＋２ｍ－１( )ｒ

１／（ｍ－１）

Ｃ２ ＝
１＋ｒ( )２

１／（ｍ－１）

１－ １
１＋２ｍ－１( )ｒ

１／（ｍ－１

[ ]
）

其中：对于体心立方金属 ｍ＝６，对于面心立方金
属 ｍ＝８。

Ｂａｒｌａｔ８９屈服准则［２４２５］
，屈服函数 表示为

＝αＫ１＋Ｋ２
ｍ ＋αＫ１－Ｋ２

ｍ ＋
　　（２－α）２Ｋ２

ｍ ＝２σｍ （８）
式中：ｍ值同式（６）。

Ｋ１ ＝
σ１＋ｈσ２
２

Ｋ２ ＝
σ１－ｈσ２( )２

２

＋ｐ２σ２１
槡

２

α＝２－２
ｒ０
１＋ｒ０

·
ｒ９０

１＋ｒ槡 ９０

ｈ＝
ｒ０
１＋ｒ０

·
ｒ９０

１＋ｒ槡 ９０

其中：ｐ值由 ｇ（ｐ）＝ ２ｍ－ｍ


σ１
＋
σ( )

２
σ４５
－１－ｒ４５迭代

得到。

通过 ｖｏｎＭｉｓｅｓ、Ｈｉｌｌ４８、Ｈｏｓｆｏｒｄ和 Ｂａｒｌａｔ８９屈
服准则计算了屈服轨迹线，并且与试验值进行了

对比。如图９和图１０所示，ｖｏｎＭｉｓｅｓ和Ｈｉｌｌ４８在

２５℃和１５０℃下对塑性行为估计偏高，在２５０℃时

图 ９　０．２％等效应变下的屈服轨迹

Ｆｉｇ．９　Ｙｉｅｌｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｕｎｄｅｒ０．２％ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒａｉｎ

９９１１
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图 １０　１％等效应变下的屈服轨迹

Ｆｉｇ．１０　Ｙｉｅｌｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｕｎｄｅｒ１％ ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒａｉｎ

估计略低；Ｈｏｓｆｏｒｄ屈服准则在 ｍ＝６时的预测准
确，当 ｍ＝６时 Ｂａｒｌａｔ８９在应变量是 ０．２％时预测
略高，随着变形量达到１％时与试验值吻合较好。

４　结　论

本文开发了应用于热环境的十字形试件双向

拉伸试验设备，对 ＡＡ６０１６铝合金十字形试件进
行了优化设计，在 ２５、１５０和 ２５０℃下进行了拉伸
速率比例为１∶１、３∶２、２∶３、１∶３和３∶１的
双向拉伸试验，得到了不同应变比例和温度下的

应力应变曲线，以及单向拉伸试验。将试验结果

与理论屈服轨迹进行了对比。试验结果表明：

１）等双向拉伸时的屈服应力值最高，随着温
度的升高，铝合金塑性阶段的应力应变曲线逐渐

趋于水平，塑性强化趋势逐渐减弱。

２）ＡＡ６０１６铝合金具有明显的各向异性，
Ｈｏｓｆｏｒｄ屈服准则在 ｍ＝６时预测准确；随着变形
量的增大，Ｂａｒｌａｔ８９屈服准则也与试验结果吻合
较好。不同的屈服准则在不同温度下的适用性有

所区别。

３）双向拉伸试验相比单向拉伸试验能更准
确地描述材料在承受复杂载荷时的应力应变关

系，本文采用的带有光学散斑应变测量的热环境

十字拉伸技术能有效地获得 ＡＡ６０１６铝合金的不
同温度及行程比下的应力应变关系和屈服轨迹。
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ａｌｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｈｅｍｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄ Ｂｉｏｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

Ｆ，２０１６．

［１８］ＸＩＡＯＲ，ＬＩＸＸ，ＬＡＮＧＬＨ，ｅｔａｌ．Ｆｏｒｍｉｎｇｌｉｍｉｔｉｎｔｈｅｒｍａｌ

ｃｒｕｃｉｆｏｒｍｂｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｉｎｇｏｆｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＭａｔｅｒｉａｌｓＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，２４０（３）：５４６１．

［１９］ＳＭＩＴＳＡ，ＶＡＮＨＥＭＥＬＲＩＪＣＫＤ，ＰＨＩＬＩＰＰＩＤＩＳＴＰ，ｅｔａｌ．Ｄｅ

ｓｉｇｎｏｆａｃｒｕｃｉｆｏｒｍｓｐｅｃｉｍｅｎｆｏｒｂｉａｘｉａｌｔｅｓｔｉｎｇｏｆｆｉｂｒｅｒｅｉｎ

ｆｏｒｃｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２００６，６６（７８）：９６４９７５．

［２０］ＧＲＥＥＮＤＥ，ＮＥＡＬＥＫＷ，ＭＡＣＥＷＥＮＳＲ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎ

ｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｂｉａｘｉａｌｂｅｈａｖｉｏｕｒｏｆａｎａｌｕｍｉｎｕｍｓｈｅｅｔ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｌａｓｔｉｃｉｔｙ，２００４，２０（８９）：１６７７

１７０６．

［２１］吴向东，万敏，王文平．板材等效应力等效应变曲线的建

立及分析［Ｊ］．材料科学与工艺，２００９，１７（２）：２３６２３８．

ＷＵＸＤ，ＷＡＮＭ，ＷＡＮＧＷ Ｐ．Ｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒｅｓｓｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｈｅｅｔｍｅｔａｌ［Ｊ］Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，１７（２）：２３６２３８

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＨＩＬＬＲ．Ａｔｈｅｏｒｙｏｆｔｈｅｙｉｅｌｄｉｎｇａｎｄｐｌａｓｔｉｃｆｌｏｗｏｆａｎｉｓｏｔｒｏｐｉｃ

ｍｅｔａｌｓ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＲｏｙａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆＬｏｎｄｏｎＳｅｒｉｅｓ

Ａ，ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌａｎｄＰｈｙｓｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，１９４８，１９３（１０３３）：

２８１２９７．

［２３］ＨＯＳＦＯＲＤＷ．Ａｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｉｓｏｔｒｏｐｉｃｙｉｅｌｄｃｒｉｔｅｒｉｏｎ［Ｊ］．Ａｒ

ｃｈｉｖｅｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，１９７２，３９（２）：６０７６０９．

［２４］ＢＡＲＬＡＴＦ，ＬＩＡＮＫ．Ｐｌａｓｔｉｃｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｓｔｒｅｔｃｈａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｈｅｅｔ

ｍｅｔａｌｓ．ＰａｒｔＩ：Ａ ｙｉｅｌｄｆｕｎｃｔｉｏｎｆｏｒｏｒｔｈｏｔｒｏｐｉｃｓｈｅｅｔｓｕｎｄｅｒ

ｐｌａｎｅｓｔｒｅｓｓｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｌａｓｔｉｃｉｔｙ，

１９８９，５（１）：５１６６．

［２５］ ＬＩＡＮ Ｊ，ＢＡＲＬＡＴＦ，ＢＡＵＤＥＬＥＴＢ．Ｐｌａｓｔｉｃｂｅｈａｖｉｏｕｒａｎｄ

ｓｔｒｅｔｃｈａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｓ．ＰａｒｔⅡ：Ｅｆｆｅｃｔｏｆｙｉｅｌｄｓｕｒｆａｃｅ

ｓｈａｐｅｏｎｓｈｅｅｔｆｏｒｍｉｎｇｌｉｍｉｔ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｌａｓ

ｔｉｃｉｔｙ，１９８９，５（２）：１３１１４７．

　作者简介：

　房涛涛　女，博士研究生。主要研究方向：数字化板料成形

技术。

李晓星　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：数字化

板料成形技术。
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Ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙｐｒｏｐｅｒｔｙｉｎｔｈｅｒｍａｌ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｂｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｏｎ

ＦＡＮＧＴａｏｔａｏ，ＬＩＸｉａｏｘｉｎｇ，ＸＩＡＯＲｕｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｈｅｎｓｈｅｅｔｍｅｔａｌｉｓｆｏｒｍｉｎｇ，ｉｔｕｓｕａｌｌｙｂｅａｒｓｃｏｍｐｌｅｘｌｏａｄｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｕｎｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｏｎｔｅｓｔｉｓ
ｕｓｕａｌｌｙｕｓｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ，ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｏｎｌｙｂｅａｒｓｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌｏａｄｗｈｅｎｄｅｆｏｒｍｉｎｇ，
ｗｈｉｃｈｉｓｆａｒｆｒｏｍｔｈｅａｃｔｕａｌｓｉｔｕａｔｉｏｎ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｏｂｔａｉｎｍｏｒｅｒｅａｌｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｕｎｄｅｒｃｏｍｐｌｅｘｌｏａｄｉｎｇ，
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒｏｆＡＡ６０１６ａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙｍａｔｅｒｉａｌｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇ
ｒａｔｅｓｉｎｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄｕｓｉｎｇｂｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｏｐｔｉｍｉｚｅｄｄｅｓｉｇｎｏｆｃｒｕｃｉｆｏｒｍ
ｓｐｅｃｉｍｅｎ，ｒｅｌｅｖａｎｔｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄａｎｄｅｑｕｉｐｍｅｎｔ，ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ，ｅｔｃ．Ｔｈｅｂｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｓａｎｄｕｎｉ
ａｘｉａｌｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｗｅｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｏｆ２５℃，１５０℃ ａｎｄ２５０℃ ａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｅｔｃ
ｈｉｎｇｒａｔｅｏｆ１∶１，３∶２，２∶３，１∶３ａｎｄ３∶１．Ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ，ｙｉｅｌｄｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｎｄａｎｉｓｏｔ
ｒｏｐｙａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｎｓｉｏｎｒａｔｅｒａｔｉｏｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｆｕｒｔｈｅｒｂｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｔｈｅ
ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ，ｔｈｅｓｅｖｅｒａｌｔｙｐｉｃｙｉｅｌｄｃｒｉｔｅｒｉａａｎｄｔｈｅｉｒｓｕｉｔａｂｉｌｉｔｙｗｅｒｅｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ；ｃｒｕｃｉｆｏｒｍｓｐｅｃｉｍｅｎ；ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｄｅｓｉｇｎ；ｂｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｏｎ；ｙｉｅｌｄｃｒｉｔｅｒｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１２３１０：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１２１．１７２７．００７．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７１１０１４８４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉ．ｘｉａｏｘｉｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ６

　收稿日期：２０１８１０２６；录用日期：２０１８１２２９；网络出版时间：２０１９０１２３０９：２６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１２１．１７０２．００６．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１５０６００３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｒｏｎｇｃｈｕｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：覃文隆，樊未军，石强，等．垂直旋转圆盘边缘液体形态［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（６）：１２０３１２１０．
ＴＡＮＷＬ，ＦＡＮＷＪ，ＳＨＩＱ，ｅｔａｌ．Ｌｉｑｕｉｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙａｔｅｄｇｅｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｒｏｔａｔｉｎｇｄｉｓｃ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ
ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（６）：１２０３１２１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０６１５

垂直旋转圆盘边缘液体形态

覃文隆，樊未军，石强，徐汉卿，张荣春

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为了解重力对旋转圆盘表面液体流动的影响，利用高速摄影，对垂直旋转圆
盘边缘液体形态进行了试验研究。结果表明，与水平旋转圆盘边缘液体分为直接液滴、液柱和

液膜３种形态不同，垂直旋转圆盘边缘液体分为液柱、液膜和柱膜纠缠３种形态。垂直旋转圆
盘底部与顶部液体形态并不一致。底部未出现液膜形态，当流量不大于 ２４ｇ／ｓ时，为液柱形
态；当流量大于等于３０ｇ／ｓ时，为柱膜纠缠形态。当流量为１２～２１ｇ／ｓ、转速为 １０００～２１００ｒ／
ｍｉｎ，顶部出现液膜形态；当流量小于１２ｇ／ｓ时，顶部为液柱形态；当流量大于１２ｇ／ｓ时，液柱形
态消失，由柱膜纠缠形态取代。由于重力影响，垂直旋转圆盘边缘液体形态变化程度远大于水

平旋转圆盘；在流量大到一定程度后，圆盘底部形成液柱形态需要的转速会大大增加。

关　键　词：旋转雾化器；垂直旋转圆盘；液体形态；高速摄影；雾化
中图分类号：Ｖ２３１．２＋３；ＴＫ１６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２０３０８

　　旋转雾化器是一种重要的雾化装置，依靠机
械高速旋转使液体与空气相切，从而实现雾化。

与压力喷嘴、空气动力喷嘴相比，旋转雾化器具有

流量上限高、雾化质量易于控制、可雾化高黏性流

体等优点，广泛应用于制糖、牛奶加工、制药业的

干燥流程
［１４］
，汽车工业车体喷漆

［５９］
，冶金业熔

融炉渣冷却
［１０１４］

，航空业中小型发动机燃油雾

化
［１５１８］

，以及农业农药喷洒等
［１９２２］

领域。旋转雾

化器种类众多，而各类雾化器边缘液体形态有相

似特点，过去学者们对此进行了大量研究。旋转

圆盘（ｒｏｔａｔｉｎｇｄｉｓｃ）是结构最简单的旋转雾化器，
因此主要被作为研究对象。

１９７４年，Ｍａｔｓｕｍｏｔｏ等［２３］
就旋转圆盘边缘液

体脱离圆盘的形态进行了试验研究，认为液体主

要以３种形态脱离圆盘：直接液滴模式（ｄｉｒｅｃｔ
ｄｒｏｐｍｏｄｅ）、液柱模式（ｌｉｇａｍｅｎｔｍｏｄｅ）和液膜模
式（ｆｉｌｍｍｏｄｅ）。直接液滴模式指圆盘转速较低

时，液体以大颗液滴及零星小液滴的形式脱离圆

盘；液柱模式指液体以一个个液柱的形式脱离圆

盘；液膜模式指液体会先在圆盘外围形成一圈液

膜，之后再破碎雾化。研究得到，３种形态主要与
液体流量、黏性、表面张力及圆盘直径、转速有关，

并得到了各个形态的判定公式。

２００２年，Ｓｅｎｕｍａ和 Ｈｉｌｂｏｒｎ［４］利用高速摄影，
研究了旋转雾化器边缘液柱的形成与雾化过程。

试验观察到，即使在低转速下，圆盘边缘依旧可形

成液柱。由液柱破碎而成的液滴直径呈现双众数

粒度分布（ｂｉｍｏｄａｌｓｉｚｅｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ），黏性大的
液体产生的液柱较长，表面张力对液柱的破碎时

间影响不大，但对破碎后形成的液滴尺寸有较大

影响。２００５年，Ｔｅｕｎｏｕ和 Ｐｏｎｃｅｌｅｔ［２４］对旋转圆盘
边缘液体的破碎模式进行了研究。通过试验研究

得到：当液体流量较低时，不论转速如何，圆盘边

缘液体始终为直接液滴破碎模式，液雾尺寸分布

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906017&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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主要集中于两三个尺寸，整体较大；随着流量增

加，边缘液体形成液柱模式，流量越大，液柱越长；

流量再增加，圆盘边缘形成液膜模式。液柱模式

雾化的液雾尺寸范围相对集中，液膜模式雾化的

液雾尺寸分布范围相对较广。２０１２年，Ｌｉｕ等［２５］

对旋转雾化器边缘的液体破碎模型进行了研究，

得到了直接液滴模式与液柱模式所产生液滴直径

的计算公式，同时总结了 ３种模式的判定公式。
２０１４年，Ａｈｍｅｄ和 Ｙｏｕｓｓｅｆ［２６］研究多种旋转雾化
器，认为液柱模式产生的液雾较液膜模式产生的

更加均匀，同转速下液雾尺寸也更小。２０１６年，
Ｗａｎｇ等［２７］

研究了旋转圆盘边缘液柱形成与破碎

破碎过程，并对液柱数量及影响因素等做了总结。

结果表明，液柱数量主要受液体表面张力、黏性、

圆盘直径、转速影响，流量对液柱数量影响不大。

通过试验研究，得到了液柱数量的计算公式。

以上学者对旋转圆盘进行研究时，圆盘均水

平放置，忽略重力影响。而在某些应用场景，如航

空发动机中，旋转雾化器以垂直形态工作，重力影

响不可忽略。本文研究了垂直工作的旋转圆盘，

找到其边缘液体形态的变化规律与特点，并与水

平旋转圆盘对比，发现其区别。

１　试验装置

本文主要通过试验手段进行研究，试验装置

如图 １所示。电机转速可调，转速范围为 ０～
２４０００ｒ／ｍｉｎ，最小调节单位为 ６ｒ／ｍｉｎ。圆盘垂直
安装于电机之上，四周装有透明保护罩，光源可透

过保护罩，为高速相机提供照明。液体通过入射

管打在圆盘中心，被圆盘甩出后，由保护罩收集回

流到储液桶。储液桶中液体经由过滤器，被水泵

抽出，通过质量流量计之后，由入射管再次打到圆

图 １　试验台示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅｓ

盘。试验所用水泵可以在阀门关闭情况下，自动

将液体回流，防止泵体烧坏。阀门采用微调阀门，

可以精确调节液体流量。质量流量计最小测量单

位为０．１ｇ／ｓ，量程为０～４０ｇ／ｓ。高速相机拍摄速
率与相片尺寸大小成反比，相片大小为 １２８０×
１０２４时，拍摄速率为 ５００帧／ｓ；相片大小为 ２５６×
２５６时，拍摄速率为 ２５００帧／ｓ。试验时，当圆盘
转速较低时，边缘液体形态尺寸较大，拍摄时采用

大相片、低速率拍摄；当圆盘转速高时，边缘液体

形态尺寸变小，但液体形态变化速度变快，因此采

用小相片、高速率拍摄。相机分别拍摄旋转圆盘

顶部与底部液体形态，以用来研究重力对液体形

态的影响。

试验件尺寸如图 ２所示，圆盘中心开有一个
凹槽，液体通过入射管，先打在凹槽里面，再在离

心力作用下流到圆盘表面，以防止液体飞溅及直

接在重力作用下脱离圆盘落下。试验时采用固定

流量，改变转速及固定转速，改变流量的测试方

法，测试液体为水，流量为 ０～３６ｇ／ｓ，圆盘转速为
０～２４０００ｒ／ｍｉｎ。

图 ２　旋转圆盘示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｄｉｓｃ

２　结果与分析

２．１　水平旋转圆盘边缘液体形态判定公式
水平旋转圆盘边缘液体形态与液体本身的动

力黏性 μＬ、密度 ρＬ、表面张力 σ，圆盘的转速 ω、直

径 Ｄ等有关。Ｍａｔｓｕｍｏｔｏ等［２３］
在 Ｆｒｏｓｔ［２８］、Ｈｉｎｚｅ

和 Ｍｉｌｂｏｒｎ［２９］的研究基础上，从理论角度分析得
到，水平圆盘边缘液体形态主要由雷诺数 Ｒｅ与液
体韦伯数 ＷｅＬ决定。设 Ｑ１、Ｑ２分别为直接液滴
形态转化为液柱形态、液柱形态转化为液膜形态

的临界流量，Ｍａｔｓｕｍｏｔｏ等［２３］
通过试验，得

Ｑ１ ＝０．４４２σ
１．１５Ｄ０．４５ρ－０．７Ｌ μ－０．４５Ｌ ω－０．８５ （１）

Ｑ２ ＝１．３３σ
０．８８４Ｄ０．６８４ρ－０．７１７Ｌ μ－０．１６７Ｌ ω－０．６ （２）

式中：转速 ω单位为 ｒａｄ／ｓ。当 Ｑ＜Ｑ１时，为直接

４０２１
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液滴形态；当 Ｑ１＜Ｑ＜Ｑ２时，为液柱形态；当 Ｑ＞
Ｑ２时，为液膜形态。

本试验采用水作为试验液体，试验室温约为

２５℃，水密度 ρＬ ＝１０００ｋｇ／ｍ
３
，动力黏性 μＬ ＝

０．００１Ｐａ·ｓ，表面张力 σ＝０．０７２Ｎ／ｍ。试验对水
采用质量流量的计量方式，设 Ｍ１、Ｍ２分别为 Ｑ１、
Ｑ２对应的质量流量，单位为 ｋｇ／ｓ，将水的物性参
数及旋转圆盘直径 Ｄ＝０．１ｍ代入式（１）和式（２）
中，得

Ｍ１ ＝１．３５３ω
－０．８５

（３）

Ｍ２ ＝０．６０２ω
－０．６

（４）
２．２　垂直旋转圆盘底部液体形态
２．２．１　流量对液体形态影响

图３为转速为１８００ｒ／ｍｉｎ时，不同流量下圆
盘底部液体形态，转动方向为逆时针，图片分辨率

为８００×６００。从图中可以看到，当流量不大于
２４ｇ／ｓ时，流量增加，对圆盘边缘液体形态影响不

大。当流量达到 ３０ｇ／ｓ时，圆盘边缘出现多个液
柱纠缠在一起情况，整体上还是液柱形态。当流

量进一步增加到 ３６ｇ／ｓ时，圆盘边缘液柱纠缠状
况变多，纠缠在一起液柱并没有形成完整的液膜，

而是以几个液柱合并成一片片小液膜的形式，以

非常不规则的形态脱离圆盘。同时圆盘边缘其他

地区仍存在大量液柱，边缘液体整体呈现大量液

柱与小区域液膜混合出现的形态。由于此状态下

液体离开圆盘的形态很不均匀，可以认为此状态

液雾的均匀性较液柱形态产生的液雾差。

对于水平旋转圆盘，由式（３）和式（４）计算得
到，当转速为 １８００ｒ／ｍｉｎ时，Ｍ１＝１５．８ｇ／ｓ，Ｍ２＝
２６．０ｇ／ｓ。而由图３得到，垂直旋转圆盘边缘液体
并未出现直接液滴形态，当流量大于 Ｍ１时，边缘
液体形态并无明显变化，依旧是液柱形态。当流

量大于 Ｍ２时，圆盘边缘液体呈现液柱与液膜混
杂的形态，并未形成完整的液膜。

图 ３　不同流量下圆盘底部液体形态

Ｆｉｇ．３　Ｌｉｑｕｉｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｄｉｓｃｂｏｔｔｏｍａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｒａｔｅｓ

２．２．２　转速对液体形态影响
图４为流量为１ｇ／ｓ时，不同转速下圆盘底部

的液体形态。转速为６０～３００ｒ／ｍｉｎ时，图片分辨
率为１２８０×１０２４；转速为 ４２０～９００ｒ／ｍｉｎ时，图
片分辨率为１０２４×７２０；转速为１０８０ｒ／ｍｉｎ时，图
片分辨率为 ８００×６００；转速为 １３２０ｒ／ｍｉｎ时，图
片分辨率为６４０×４８０；转速为１８００～１２０００ｒ／ｍｉｎ
时，图片分辨率为 ２５６×２５６。当转速很低时，圆
盘表面液体一方面会随圆盘转动，另一方面又会

在重力作用下向圆盘最低处流动。向最低处流动

的液体会逐渐积累，积累到一定程度时液体形成

大段的液柱落下，之后开始再一次积累（６０、
１２０ｒ／ｍｉｎ）。随着转速增加，液体积累的位置会
向圆盘转动方向移动，液体仍旧在积累到一定程度

时大段落下（１８０、２４０ｒ／ｍｉｎ）。转速增加到一定程

度后，重力对液体不再有明显影响，液体在圆盘边

缘形成液柱，液柱形态与水平旋转圆盘液柱形态

类似（３００ｒ／ｍｉｎ）。之后随着转速进一步增加，液
柱长度逐渐变短，液柱数量逐渐增多（４２０～３６００ｒ／
ｍｉｎ）。当圆盘达到非 常 高 转 速 时 （４８００～
１２０００ｒ／ｍｉｎ），圆盘边缘液柱变得非常短，液体近
似于以一个个液滴的形式直接脱离圆盘，但仍是

先形成液柱，之后再脱离，依旧属于液柱形态。

由式（３）计算出当流量 Ｍ１ ＝１ｇ／ｓ时，ω＝
４６１１６ｒ／ｍｉｎ，即只有当转速大于４６１１６ｒ／ｍｉｎ时，圆
盘边缘液体呈现为液柱形态，反之为直接液滴形态。

而在本试验中，流量为１ｇ／ｓ时，转速大到可以抵消
重力影响后（转速 ω≥３００ｒ／ｍｉｎ），圆盘底部始终为
液柱形态，并未出现水平旋转圆盘的直接液滴形态。

对其他流量下试验结果进一步分析，发现当

５０２１
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图 ４　不同转速下圆盘底部液体形态

Ｆｉｇ．４　Ｌｉｑｕｉｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｄｉｓｃｂｏｔｔｏｍａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｉｎｇｓｐｅｅｄｓ

流量小于２４ｇ／ｓ时，转速大到排除重力影响后，圆
盘下部边缘液体始终为液柱形态，没有出现直接

液滴与液膜形态；当流量为２４ｇ／ｓ时，在某些转速
下，边缘液体形成的液柱会纠缠到一起，当转速大

于２４００ｒ／ｍｉｎ后，纠缠现象消失。当流量达到３０ｇ／ｓ
及以上时，边缘液柱纠缠现象加剧，偶尔会形成局部

液膜，但很快又会消失，即使转速增加到２４０００ｒ／ｍｉｎ
依旧并未形成完整液膜。由式（４）计算得到，当流量
Ｍ２＝３０ｇ／ｓ时，转速大于１４１５ｒ／ｍｉｎ，水平旋转圆盘
边缘液体即变为液膜形态。由此可知，与水平旋转

圆盘不同，垂直旋转圆盘下部边缘液体形态主要与

流量有关，转速影响不大。液柱与液膜交替出现的

柱膜纠缠状态并不会形成完整液膜，只会局部形成

一些小液膜，其他区域仍以液柱为主。

２．２．３　重力对液体形态影响
由图４可知，当转速很低时，垂直旋转圆盘表

面液体主要在重力作用下流下，并不会由圆盘甩

出，从而无法实现雾化。当圆盘转速增加到某一

数值 ω０时，圆盘边缘液体会有液柱甩出。图５为
由试验得出的不同流量下 ω０的变化曲线。从图
中可以看出，整体上 ω０随流量的增大而增大。当
流量低于２４ｇ／ｓ时，ω０与流量约为平缓的线性关
系。但在流量大于２４ｇ／ｓ之后，临界转速 ω０迅速
升高，与流量仍呈线性关系。

图６为垂直旋转圆盘下半部表面液体流动

图 ５　临界转速流量关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃｒｉｔｉｃａｌｒｏｔａｔｉｎｇ

ｓｐｅｅｄａｎｄｆｌｏｗｒａｔｅ

图 ６　圆盘表面液体形态

Ｆｉｇ．６　Ｌｉｑｕｉｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｎｄｉｓｃｓｕｒｆａｃｅ
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情况，图片分辨率为１２８０×１０２４。从图中可以看
到，液体流到圆盘表面之后，由于重力作用，会在

圆盘表面形成一个明显的波，波峰处液膜厚度明

显大于其他地方。当转速较低时，波会径向延伸

很长，直到圆盘边缘（见图 ６（ａ））。当转速增加
时，波延伸距离变短（见图 ６（ｂ）），在波径向距离
最远处，波峰逐渐消失，与圆盘表面液膜融为一体。

当流量增加时，波径向延伸距离变长（见图６（ｃ）），
再次延伸到圆盘边缘。理论上，当波延伸到圆盘

边缘时，会在延伸处形成一个大的液柱，大量液体

从该处流出。由于波峰处液体的切向速度远小于

圆盘速度，此处液体会在重力作用下很快下落，不

能形成良好的液柱雾化。但在试验观测中波峰处

甩出的液体并不多，原因是当波延伸到圆盘边缘

时，由于表面张力作用，阻止液体从波峰处甩出。

波峰内液体会沿圆盘圆周流动，同时继续旋转加

速，直至液体的离心力大于表面张力，从圆盘边缘

甩出，形成液柱雾化。表面张力与液体表面的曲

率成正比，曲率越大，表面张力越大。当流量增大

时，波的厚度增大，边缘液体表面张力变小，同时

表面张力需要克服的液体惯性力加大。当流量增

大到一定程度时，边缘液体的表面张力不能阻止

液体从波峰处大量流出，如果要实现液柱雾化，需

要继续加大圆盘转速，直至波峰厚度小到表面张

力可以支撑为止（见图 ６（ｄ））。所以当流量大于
２４ｇ／ｓ后，曲线会迅速升高（见图５）。
２．３　垂直旋转圆盘顶部液体形态

与水平旋转圆盘不同，由于重力作用不可忽

略，垂直旋转圆盘底部与顶部的液体形态并不相

同。顶部出现了液柱、液膜、柱膜纠缠等形态，流

量与转速共同影响着液体形态。

２．３．１　流量对液体形态影响
图７是转速为１５００ｒ／ｍｉｎ时，不同流量下垂

直旋转圆盘顶部的液体形态，图片分辨率为８００×
６００，旋转方向为逆时针。由图中可以看到，当流
量不大于９ｇ／ｓ时，顶部圆盘边缘液体呈现液柱形
态，液柱长度随着流量增大而增大。当流量达到

１２ｇ／ｓ时，圆盘边缘出现液膜形态。当流量为
１８ｇ／ｓ时，液膜进一步加大；当流量增大到 ２０ｇ／ｓ
时，液膜明显减小；当流量变为 ２１ｇ／ｓ时，液膜状
态消失，出现液柱与液膜交替出现的柱膜纠缠形

态。流量进一步增加，达到２４ｇ／ｓ时，圆盘顶部维
持柱膜纠缠形态不变，流量增加到 ３３ｇ／ｓ时也不
会改液体形态。

由式 （３）和式 （４）计算得到，当转速为
１５００ｒ／ｍｉｎ时，水平旋转圆盘边缘液体由直接液

图 ７　不同流量下圆盘顶部液体形态

Ｆｉｇ．７　Ｌｉｑｕｉｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｄｉｓｃｔｏｐａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｒａｔｅｓ

滴转变为液柱形态的流量 Ｍ１＝１８．４ｇ／ｓ，由液柱
转变为液膜形态的流量 Ｍ２＝２９．０ｇ／ｓ。很明显与
垂直旋转圆盘顶部液体形态不同。另外垂直旋转

圆盘产生的柱膜纠缠形态，水平旋转圆盘是不存

在的。

２．３．２　转速对液体形态影响
图８为顶部液体流态图。当流量低于 １２ｇ／ｓ

时，当转速抵消重力影响，圆盘顶部有液体甩出

后，顶部圆盘边缘液体始终保持为液柱形态。随

着转速增加，液柱数量增多，长度变短。当流量达

到１２ｇ／ｓ及以上时，圆盘顶部出现液膜形态。与
水平旋转圆盘不同，随着转速增加，圆盘顶部液体

先形成柱膜纠缠形态；当转速增大时，柱膜纠缠形

态中液膜出现的比例越来越大，直至转速达到 ω１
后，圆盘顶部出现完整的液膜。转速再一步增加，

液膜也逐渐增大，直至转速增加至 ω２后，液膜达
到最大；转速再增加时，液膜开始变小，当转速增

大至 ω３后，圆盘顶部液体重新变为柱膜纠缠形
态。再增加转速，柱膜纠缠形态中液膜出现的比

例会逐渐下降，但直至转速增大到 ２４０００ｒ／ｍｉｎ，
圆盘顶部液体仍为柱膜纠缠形态。
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图９为圆盘顶部液膜出现的转速 ω１、达到最
大的转速 ω２及液膜状态消失的转速 ω３与流量的
关系。当流量小于 １２ｇ／ｓ时，圆盘顶部始终为液
柱形态；当流量大于２６ｇ／ｓ后，圆盘顶部同样不会
出现完整液膜，始终为柱膜纠缠形态。所以从

图９可知，当流量在１２～２１ｇ／ｓ之间，圆盘顶部才
会在某些转速区间内出现完整液膜，转速区间约

为１０００～２１００ｒ／ｍｉｎ。

图 ８　液态分布

Ｆｉｇ．８　Ｌｉｑｕｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 ９　液膜存在时转速流量关系

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｒｏｔａｔｉｎｇｓｐｅｅｄａｎｄ

ｆｌｏｗｒａｔｅｗｈｅｎｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍｅｘｉｓｔｓ

２．３．３　重力对液体形态影响
图１０为圆盘顶部液膜随时间的变化，液体流

量为１８ｇ／ｓ，圆盘转速为１３２０ｒ／ｍｉｎ，图片分辨率

图 １０　不同时间下圆盘顶部液体形态

Ｆｉｇ．１０　Ｌｉｑｕｉｄｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｄｉｓｃｔｏｐａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅ

为８００×６００。在垂直旋转圆盘边缘，液膜波动程
度非常剧烈，有时几乎消失，有时突然增大，并不

像水平旋转圆盘那样，液膜始终能维持一定的形

态。在柱膜纠缠形态出现了同样的情况，有时圆

盘边缘几乎是完全是液柱，有时纠缠的液柱会大

大增加。同样的现象出现在圆盘底部的柱膜纠缠

形态，只是变化剧烈程度较圆盘顶部小。

从图６可知，液体在会圆盘下半部表面形成
一个大波，波并不是处于准稳态，而是随着圆盘旋

转而波动。流量越大，波动越大。波的每次波动，

都会随着圆盘旋转，影响到下游的液体形态。因

此，圆盘顶部与底部液体形态会出现大范围变化。

与顶部相比，圆盘底部离波的距离更远，波动的影

响变小，因此底部液体形态变化程度较圆盘顶

部小。

３　结　论

对垂直旋转圆盘进行了试验研究，用高速摄

影拍摄到其边缘液体形态，得出：

１）垂直旋转圆盘底部与顶部边缘液体形态
并不一致，底部只有液柱与柱膜纠缠２种形态，顶
部会出现液膜形态。

２）圆盘底部液体形态主要与流量有关，当流
量不大于２４ｇ／ｓ时，底部始终为液柱形态；当流量
大于等于３０ｇ／ｓ时，底部始终为柱膜纠缠形态。

３）顶部在流量处于 １２～２１ｇ／ｓ，转速处于
１０００～２１００ｒ／ｍｉｎ时，会出现完整液膜形态；当流
量小于１２ｇ／ｓ时，顶部始终为液柱形态；当流量大
于 １２ｇ／ｓ，但 转 速 小 于 １２００ｒ／ｍｉｎ或 大 于
２１００ｒ／ｍｉｎ时，顶部出现柱膜纠缠形态。当流量
大于２６ｇ／ｓ时，顶部始终为柱膜纠缠形态。

４）由于重力作用，液体会在圆盘下半部表面
形成一条大波。当流量增加到一定程度时，液体

表面张力不能阻止液体从波峰处流出圆盘边缘，

使圆盘形成液柱形态需要的转速大大增加。波会

随时间波动，从而影响到圆盘边缘液体形态，所以

垂直圆盘边缘液体形态的变化程度要远远大于水

平旋转圆盘。
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液氮温区平板蒸发器环路热管实验研究

张畅１，２，谢荣建１，张添１，２，鲁得浦１，２，吴亦农１，，洪芳军３

（１．中国科学院上海技术物理研究所，上海 ２０００８３；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９；

３．上海交通大学 机械与动力工程学院 工程热物理研究所，上海 ２００２４０）

　　摘　　　要：深低温环路热管是一种高效的深低温两相传热器件，未来可广泛应用于红
外探测等空间项目的低温热控系统。为有效减小热管与热负荷间的接触热阻及热管的背向漏

热，采用氧化锆作为毛细芯材料，研发了氮工质平板蒸发器环路热管，重点研究了热管的自启

动特性、传热性能以及在间歇性热负荷下的运行情况。结果表明：在无辅助情况下，液氮温区

平板蒸发器环路热管自启动性能良好，可依靠工质扩散从室温迅速降温至液氮温区。环路热

管能够在７０～１００Ｋ温区稳定运行，热阻随运行温度和热负荷的上升而减小，最大传热功率为
１５Ｗ，最小热阻为０．８Ｋ／Ｗ。在蒸发器间歇性加热的情况下，环路热管可以保持温度稳定，热
响应迅速，无需二次降温。液氮温区平板蒸发器环路热管有效满足了空间低温光学系统的热

控制系统的热传输需求。

关　键　词：环路热管；液氮温区；平板蒸发器；传热性能；间歇运行
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２１１０７

　　深低温环路热管是一种深低温热传输器件，
其应用主要面向空间深冷热控制系统。近年来，

深空探测、天文观测等宇航任务持续发展，越来越

多的航天器载荷需要深低温工作环境，其中空间

红外天文望远镜以及其他先进探测器和光学系统

的工作温度都低于 ８０～１２０Ｋ。随着探测器功率
及工作温度要求的提高，空间低温环境的制冷器

件逐步由空间辐射制冷器转为使用小型低温机械

制冷机。由于机械制冷机会对探测器造成电磁干

扰及机械振动，需要深低温热传输部件连接两者，

同时起到隔绝干扰的作用。相比于铜链及传统深

低温热管等传热方式，深低温环路热管具有传热

效率高、距离长、安装便利、可靠性高且无运动部

件等优点，在航天器深低温热控应用中受到了更

多研究者的青睐。

Ｈｏａｎｇ等［１３］
研制了首台氮工质环路热管，通

过并联次蒸发器辅助降温的方式，实现热管的超

临界启动运行。莫青等
［４］
采用串联次蒸发器加

速了热管的启动。李强等
［５］
研究了热管周期性

热负载运行情况，并建立了数值计算模型。赵亚

楠等
［６７］
实现了氮工质深低温环路热管大功率传

热，最大传热功率４１Ｗ。杨帆和董德平［８］
在冷凝

器中集成了次蒸发器完成深低温热管的加速启

动。柏立战等
［９１１］
研究了小型深低温环路热管的

器件布局对热管性能的影响，同时建立了深低温

环路热管数值模型。王录等
［１２］
对热管的备份运

行进行了研究，实现了系统在 ４种模式下的稳定
运行。目前所研究的深低温环路热管的蒸发器为

传统的圆柱型结构，相比于圆柱型结构，新型的平

板型蒸发器可以有效减小蒸发器与散热面间的接

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906018&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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触热阻，减小蒸发器体积，在常温区
［１３１５］

已成为

环路热管的研究热点。

综上所述，深低温环路热管是一种重要的热

传输装置，科研人员对其开展了一系列研究，但针

对工作在深低温环境的平板型环路热管尚未开展

研究工作。同时现有的深低温环路热管主要通过

并联或串联次蒸发器辅助降温以及重力辅助降温

的方法实现超临界启动，增加了系统复杂度限制

了热管的使用。为此，本文研制了一套无辅助启

动结构的液氮温区平板蒸发器环路热管，开展了全

面的实验研究，详细分析了热管的超临界自启动特

性、传热性能以及间歇性热负荷下的运行情况。

１　实验系统

１．１　热管设计
实验所用液氮温区平板蒸发器环路热管结构

如图１所示，由平板蒸发器、冷凝器、液体管线、气
体管线以及储气库 ５部分组成。图中，Ｔｅ为蒸发
器温度；Ｔｅ，ｉｎ为蒸发器入口温度；Ｔｅ，ｏｕｔ为蒸发器出
口温度；Ｔｈｅａｄ为热沉温度；Ｔｃ，ｉｎ为冷凝器入口温
度；Ｔｃ，ｏｕｔ为冷凝器出口温度。

环路热管为单一蒸发器结构，无辅助启动部

件。环路热管的蒸发器为上下式平板结构，补偿

器位于蒸发器上方。蒸发器为矩形结构，蒸发器

的蒸汽槽道沿长度方向刻在陶瓷芯表面，在蒸发

器两端留有空腔用于蒸汽溢出后汇集。蒸发器采

用多孔氧化锆陶瓷作为毛细芯，其毛细孔径小可

增大热管的传热极限。同时氧化锆热导率小于金

属材料可有效减小蒸发器的背向漏热，减小热管

的传热热阻，实物图如图２所示。热管的冷凝器

图 １　平板蒸发器环路热管结构及温度测点示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈ

ｆｌａｔｅｖａｐｏｒａｔｏｒａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓ

采用蛇形盘绕的铜管，压入铝板的结构，通过铜管

与铝板间的换热，进行工质的冷却。储气库连接

在环路热管的冷凝管线上以远离蒸发器来减小来

自气库的热量对热管传热性能的影响。环路热管

工质为氮气，气液管线为铜制，蒸发器管壳采用不

锈钢材料，详细结构参数见表１。

图 ２　氧化锆毛细芯实物图

Ｆｉｇ．２　Ｚｉｒｃｏｎｉａｃａｐｉｌｌａｒｙｗｉｃｋｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

表 １　环路热管结构参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ

参数 数值

热管总长／ｍｍ ７５０

毛细芯最大孔径／μｍ １

蒸发器尺寸／（ｍｍ×ｍｍ×ｍｍ） ９０×２４×１０

冷凝管线长度／ｍｍ ５００

气液管道内外径／ｍｍ ４／６

补偿器尺寸／（ｍｍ×ｍｍ） ９６×１１８

储气库体积／ｍＬ ５００

蒸发器壁厚／ｍｍ ２

１．２　测试系统
实验系统示意图如图３所示。实验系统由真

空罐、真空泵组、ＧＭ制冷机、水冷机组、直流稳
压加热电源、薄膜电加热片、安捷伦数据采集仪、

Ｌａｋｅｓｈｏｒｅ的 Ｃｅｒｎｏｘ高精度测温电阻、计算机数据
采集程序、氮气瓶、降压阀、截止阀和压力表等装

置组成。真空罐和真空泵组提供真空实验环境，

隔绝热管与环境的对流换热。ＧＭ制冷机和水
冷机组为热管提供散热所需的深低温热沉。直流

稳压加热电源和薄膜电加热片作为热负载，模拟

红外探测器等热负荷的发热过程。使用安捷伦数

据采集仪、Ｌａｋｅｓｈｏｒｅ的Ｃｅｒｎｏｘ高精度测温电阻

图 ３　实验系统示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ
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和计算机数据采集程序测量并采集传热系统各点

温度。氮气瓶、降压阀、截止阀和压力表组成环路

热管工质充装系统。通过热管内氮气的充装压力

确定充装质量，标定后充装误差小于 ０．１ｇ。实验
中使用安装在 ＧＭ制冷机 “冷头”的铝制转接块
作为深低温热沉，能够通过调节补偿加热功率控

制热沉温度。热管平放在真空罐内，采用水平测

量仪使得气液管线与地面水平，消除重力对环路

热管运行的影响。薄膜电加热片贴在蒸发器下表

面模拟热负载。如图 １所示，沿环路热管工质循
环方向在环路热管的关键位置上固定温度测点，

测温数据采集频率为２０ｓ一次，标定后测量误差在
±０．１Ｋ。环路热管实验处于真空度小于 １０－３Ｐａ
的真空罐内以此隔绝与常温环境的对流换热，同

时在实验件上包裹 ３０层聚酰亚胺镀铝薄膜减小
环境的辐射漏热。热管的储气库通过管线与罐外

充装系统连接，实验中热管按照８０Ｋ温度下６５％
的充液率进行充装，充装质量为 １４ｇ，常温下充装
压为２．４ＭＰａ。

２　实验结果和讨论

２．１　环路热管自启动特性
深低温环路热管内的工质氮气在常温下处于

气态，蒸发器中不存在液态工质，热管无法直接启

动运行，需要先降温再启动。环路热管在启动过

程中各个特征节点温度随时间的变化如图 ４所
示。从图 ４中可以看出，热管的整个启动过程可
分为 ３个阶段。第 １阶段：环路热管的冷凝器降
温；第 ２阶段：环路热管的管线和蒸发器降温；第
３阶段：热负载加热，工质循环，热管完成启动开
始运行。

第１阶段开始时，传热系统处于 ２９０Ｋ左右
的室温，管内气体压力约为２．４ＭＰａ，管内充满高压

图 ４　启动过程中环路热管温度变化

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎ

ｓｔａｒｔｕｐｐｒｏｃｅｓｓ

的氮气。当 ＧＭ制冷机开始工作，冷凝器的温度
随制冷机“冷头”的温度开始迅速降低，同时靠近

冷凝器的气液管线的温度也随之降低。此时热沉

与冷凝器的温度高于氮的临界温度，热管主要通

过管线的管壳导热进行传热，因此距离冷凝器较

远的管线及蒸发器降温速率缓慢。随着冷凝器温

度降低，管内氮气的压力降低，储气库中的氮气不

断进入冷凝器中。当时间为 ６０ｍｉｎ时，环路热管
的冷凝器降至热沉温度 ８０Ｋ附近，冷凝器进出口
温度接近冷凝器温度。此时蒸发器上各点温度仍

接近常温，完全依靠管线导热使得温度略有下降。

环路热管完成了冷凝器的降温，第１阶段结束。
当冷凝器完成降温后，更多的氮气不断从储

气库进入冷凝管线，冷凝管线内凝结的液滴逐渐

增多并不断汇聚。由于液体的延展性，液氮沿着

管线壳内壁平铺，从冷凝器逐渐向蒸发器延伸。

液氮接触到温度高于沸点的管壳吸热气化，管壳

温度迅速下降，蒸汽流向压力更低的冷凝管内，此

时热管开始可以通过工质的相变对气液管线进行

降温。从图４可以看到，当时间为７０ｍｉｎ左右时，
蒸发器液体管线入口上的测温点温度快速下降，

说明此时液氮已经扩散至蒸发器入口处，降温速

率极大增强，此处管线迅速降温至冷凝器管线的

温度。随后蒸发器温度也开始迅速下降，短时间

内降至冷凝器温度。这种情况下大量热量通过氮

工质相变传输至冷凝器，冷凝器受热温度上升。

８０ｍｉｎ后，环路热管各部分温度趋于稳定，蒸发器
温度随冷凝器温度缓慢下降。储气库中绝大部分

工质进入冷凝管线和蒸发器中，环路热管整体完

成降温，降温第２个阶段结束。
当环路热管各部分温度稳定后，热管进入启

动的最后一个加热运行阶段，环路热管各部分温

度随热沉温度下降。当时间为 １０５ｍｉｎ时，对蒸
发器施加２．５Ｗ热负载，蒸发器及蒸发器出口温
度上升。液氮在蒸发器毛细芯的表面发生相变，

蒸汽在毛细压力的作用下，蒸汽流向压力更低的

冷凝管线内。蒸汽在冷凝器内凝结成饱和液体，

再降温至过冷液体。在蒸汽压力的推动下流向热

管的补偿器，液体再从补偿器流入蒸发器。环路

热管的蒸发器温度逐渐稳定，环路热管完成了启

动运行。随后逐渐加大蒸发器负载功率，当时间

为１３０ｍｉｎ时，环路热管在 １５Ｗ加热功率下稳定
运行，各点温度平稳，管内各部分压力也趋于稳

定，储气库内压力逐渐降低至冷凝段压力，两者间

气压平衡，不再有工质从储气库进入冷凝管线。

环路热管内形成稳定的气液循环，环路热管完成
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启动。

深低温平板蒸发器环路热管自启动性能良

好，当热沉温度降低至液氮温区后，环路热管的冷

凝器温度迅速下降，蒸发器能够无辅助自行降温。

热管的蒸发器降温依靠的是工质的延展和管壳的

导热，本质上还是依靠重力下液体的延展，实验证

明逆重力是无法启动的，因此本质上是一种弱作

用的重力辅助启动。但这重力在热管运行时不起

到辅助作用，蒸发器和冷凝器处于同一水平面，不

存在重力差。管内工质分布均匀。加热后气液循

环顺利，温度响应迅速，传热系统能够在短时间内

达到热平衡，稳定传输热量。

２．２　传热特性
环路热管稳定运行时的温度分布是衡量其传

热性能的重要依据，针对深低温环路热管在不同

温区的传热性能进行实验研究。如图 ５所示，环
路热管在冷凝器温度为 ７０Ｋ时，传输 ５、１０和
１５Ｗ的温度分布。

从图５中可以看出，沿工质循环方向热管外
表面有着不同温度的分布。这是由热管内工质的

热力循环特性决定的。各点之间的温差随加热功

率上升而增加。工质从冷凝器出口流出，低温液

态工质进入管线，由于对环境换热所造成的影响，

工质温度上升。随后工质进入补偿器，来自蒸发

器侧壁及毛细芯的背向的热量使得工质温度继续

上升。工质在毛细芯内部及表面发生相变，气体

沿蒸汽槽道流向气体管线，并继续被加热。因为

过热度的存在，此时蒸发器出口温度应低于蒸发

器加热处的温度。但是由于深低温环路热管的管

线受到环境施加的热负载，气体的热导率远低于

液体，使得气体管线的外壳温度会高于蒸汽温度，

测量过程中该温度更接近蒸发器加热处的温度。

因此一般以蒸发器气体出口处管壳温度定义为

图 ５　环路热管温度随功率的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｗｉｔｈｐｏｗｅｒｆｏｒ

ｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ

热负载的工作温度。

深低温环路热管在红外探测等其他低温光学

的应用中，最受关注的是其在不同传热功率下，其

热负载的工作温度与低温制冷机的“冷头”温度

之间的温差。本文制冷机的“冷头”温度为与热

管冷凝器连接的冷板温度。由此定义深低温环路

热管的总热阻为蒸发器气体出口处管壳温度与热

沉温度之差比上所传输的热量，即

Ｒｔｏｔａｌ＝
Ｔｅ，ｏｕｔ－Ｔｈｅａｄ

Ｑ
（１）

式中：Ｑ为蒸发器上加热片的加热功率。热管在
高真空绝热环境下实验，因此可以认为加热片的

全部热量通过热管传递。

平板蒸发器在环路热管中的应用是本文研究

重点，因此需要定义评价蒸发器性能的参数，定义

蒸发器进出口温度之差比上热负载热量为蒸发器

热阻，即

Ｒｅｖｐ ＝
Ｔｅ，ｏｕｔ－Ｔｅ，ｉｎ

Ｑ
（２）

当环路热管传输热量为５Ｗ和１０Ｗ时，冷凝
器温度分别在 ７０、８０和 ９０Ｋ的总热阻和蒸发器
热阻如图６所示。

从图６中可以看出，热管的总热阻和蒸发器
热阻随着加热功率和温区的升高而降低，热管能

够在７０～１００Ｋ温区工作，热阻最低为 ０．８Ｋ／Ｗ。
其中热阻随工作温区的上升的下降趋势较为明

显，这是因为工质随着温度的升高，工质的潜热虽

有所降低，但工质的气液密度比大幅上升，同时相

同的饱和温度变化引起的饱和压力差也进一步增

大，使得其工质品质更利于热管的运行。热负载

的上升使得传热温差进一步上升，这是由需要更

大的温差继而产生更大的饱和压力差来推动工质

更快的循环所造成的。但增加加热功率后，从蒸

图 ６　热阻随工作温区变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｍａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｗｉｔｈ

ｏｐｅｒａｔｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｇｉｏｎ
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　第 ６期 张畅，等：液氮温区平板蒸发器环路热管实验研究

发器到补偿器的漏热量没有大的增加且均分给了

更大流量的工质，因此由显热传热造成的温度上

升有所下降，热管的总热阻及蒸发器的热阻随加

热功率的上升而降低。

在常温环路热管的实验中，传热热阻会随着

热负载的功率上升而先下降再上升，但在深低温

环路热管的实验中，这一拐点很难在测试中发现。

其原因是区别于常温环路热管，深低温环路热管

多出气库这一结构。常温热管的热负载增大会造

成热管的温度上升，继而造成热管的内部的压力

上升，使得热管可以在高温高压下工作。虽然传

热热阻较大，但仍可以工作。而对于带有气库的

深低温环路热管，当热管蒸发器温度随功率增加

升高后，由于气库体积巨大，其压力上升有限，此

时很容易造成蒸发器内部压力低于饱和压力，造

成蒸发器烧干，热管丧失传热能力。

２．３　间歇性热负荷对环路热管运行的影响
在深空探测等空间项目中，使用深低温环路

热管进行温度控制的红外探测器等载荷在实际运

行中，一般处于间歇性的工作状态。因此环路热

管需要在热负荷间歇周期性变化的情况下保持对

载荷的有效控温。图７为环路热管在间歇性热负
荷下的温度变化。热负荷变化周期为 ０．５ｈ，幅值
为１０Ｗ。从图中可以看出，热管开始处于 １０Ｗ
的稳定运行状态，随后周期性开关闭加热。当热

负载停止加热时，蒸发器温度下降，逐渐向冷凝器

温度靠近，保持在低温环境下。当关闭热负载一

段时间后施加热负载，热管的蒸发器温度上升，随

后很快趋于稳定。环路热管在启动后停止工作后

能够再短时间内实现再启动，进入稳定运行的状

态，实现对载荷热量的有效传输。这是因为在热

负荷间断时，环路热管蒸发器内存留足够的液态

工质，再次受热时毛细芯表面能够生成蒸汽推动

图 ７　环路热管间歇运行温度变化

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ

工质的循环，完成热管的再次启动。因此液氮温

区平板型环路热管可实现对间歇工作的红外探测

器等负载的有效温度控制。

３　结　论

本文在传统平板蒸发器环路热管基础上，创

新热管结构设计，在冷凝管线上连接储气库，同时

采用氧化锆陶瓷烧结材料替代传统的泡沫金属作

为蒸发器的毛细芯，设计制造了液氮温区平板蒸

发器环路热管，并在深低温环境下进行传热特性

及充液率研究。主要结论如下：

１）液氮温区平板蒸发器环路热管启动时间
较短，蒸发器降温迅速且无温度波动现象。

２）液氮温区平板蒸发器环路热管能够在无
重力辅助的情况下，传输 １５Ｗ的热量，最低传热
热阻小于０．８Ｋ／Ｗ，同时有效减小了蒸发器与热
负载的接触热阻。

３）液氮温区平板蒸发器环路热管能够在载
荷间歇性工作的情况稳定载荷温度，实现对载荷

温度的有效控制。
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Ｃｒｙｏｇｅｎｉｃｓ，２０１１（３）：３４３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＢＡＩＬＺ，ＬＩＮＧＰ，ＺＨＡＮＧＨＸ，ｅｔａｌ．Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

ｏｆａｍｉｎｉａｔｕｒｅｃｒｙｏｇｅｎｉｃｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０１２，５５（２５２６）：８０９３８０９９．

［１０］ＢＡＩＬＺ，ＬＩＮＧＰ，ＺＨＡＮＧＨＸ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔｌａｙ

ｏｕｔｏｎｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆａｍｉｎｉａｔｕｒｅｃｒｙｏｇｅｎｉｃｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０１３，６０：

６１６８．

［１１］柏立战，林贵平．深冷环路热管稳态运行特性的理论分析

［Ｊ］．航空动力学报，２０１０，２５（７）：１５３０１５３５．

ＢＡＩＬＺ，ＬＩＮＧＰ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｏｐｅｒａｔｉｎｇ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｃｒｙｏｇｅｎｉｃｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒ

ｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１０，２５（７）：１５３０１５３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］王录，苗建印，张红星．制冷机与深冷环路热管集成系统传

热特性试验研究［Ｊ］．航天器工程，２０１６，２５（３）：６３６８．

ＷＡＮＧＬ，ＭＩＡＯＪＹ，ＺＨＡＮＧＨＸ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｒｍａｌ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｙｓｔｅｍ ｏｆｐｕｌｓｅｔｕｂｅｃｏｏｌｅｒｓｗｉｔｈ

ｃｒｙｏｇｅｎｉｃｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｓ［Ｊ］．ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，２５

（３）：６３６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］柏立战，林贵平．环路热管复合芯传热与流动特性分析

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００９，３５（１２）：１４４６１４５０．

ＢＡＩＬＺ，ＬＩＮＧＰ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒａｎｄｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒ

ｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｗｉｃｋｓｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，３５（１２）：

１４４６１４５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］柏立战，林贵平，张红星．环路热管稳态建模及运行特性分

析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００６，３２（８）：８９４８９８．

ＢＡＩＬＺ，ＬＩＮＧＰ，ＺＨＡＮＧＨＸ．Ｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｌｏｏｐ

ｈｅａｔｐｉｐｅｓａｎｄｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００６，３２

（８）：８９４８９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］张红星，林贵平，丁汀，等．环路热管温度波动现象的实验分

析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００５，３１（２）：１１６１２０．

ＺＨＡＮＧＨＸ，ＬＩＮＧＰ，ＤＩＮＧＴ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａ

ｔｉｏｎｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００５，３１

（２）：１１６１２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张畅　男，博士研究生。主要研究方向：低温热管。

吴亦农　男，博士，研究员，博士生导师。主要研究方向：小型

低温制冷机。
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　第 ６期 张畅，等：液氮温区平板蒸发器环路热管实验研究

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎａｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｇｉｏｎ
ｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｗｉｔｈｆｌａｔｅｖａｐｏｒａｔｏｒ

ＺＨＡＮＧＣｈａｎｇ１，２，ＸＩＥＲｏｎｇｊｉａｎ１，ＺＨＡＮＧＴｉａｎ１，２，ＬＵＤｅｐｕ１，２，ＷＵＹｉｎｏｎｇ１，，ＨＯＮＧＦａｎｇｊｕｎ３

（１．ＳｈａｎｇｈａｉＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｉｃａｌＰｈｙｓｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ；　３．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，

ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２００２４０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｃｒｙｏｇｅｎｉｃｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｉｓａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｅｅｐｈｙｐｏｔｈｅｒｍｉｃｔｗｏｐｈａｓｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｄｅｖｉｃｅ，
ｗｈｉｃｈｗｉｌｌｂｅｗｉｄｅｌｙａｐｐｌｉｅｄｔｏｃｒｙｏｇｅｎｉｃｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｆｏｒｓｐａｃｅｐｒｏｊｅｃｔｓｓｕｃｈａｓｉｎｆｒａｒｅｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎ
ｔｈｅｆｕｔｕｒｅ．Ｚｉｒｃｏｎｉａｉｓｕｓｅｄｔｏｄｅｖｅｌｏｐｎｉｔｒｏｇｅｎｏｕｓｆｌａｔｅｖａｐｏｒａｔｏｒｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｆｏｒｃａｐｉｌｌａｒｙｗｉｃｋｉｎｇｍａｔｅｒｉ
ａｌｓ，ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｃｏｎｔａｃｔｔｈｅｒｍａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｈｅａｔｐｉｐｅａｎｄｔｈｅｈｅａｔｌｏａｄａｎｄｔｈｅｂａｃｋ
ｌｅａｋａｇｅｈｅａｔｏｆｔｈｅｈｅａｔｐｉｐｅ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｆｏｃｕｓｅｓｏｎｓｔｕｄｙｉｎｇｔｈｅｎｏｎａｓｓｉｓｔｅｄｓｔａｒｔｕｐｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，
ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔｔｈｅｒｍａｌｌｏａｄｏｆｔｈｅｈｅａｔｐｉｐｅ．Ｔｈｅｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｗａｓ
ｄｒａｗｎａｓｆｏｌｌｏｗｓ：ｔｈｅｆｌａｔｅｖａｐｏｒａｔｏｒｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅａｔｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｉｎａｇｏｏｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｓｅｌｆ
ｓｔａｒｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｉｔｈｏｕｔａｓｓｉｓｔａｎｃｅ，ｗｈｉｃｈｃａｎｂｅｒａｐｉｄｌｙｃｏｏｌｅｄｄｏｗｎｆｒｏｍｒｏｏｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｏｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏ
ｇｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｂｙｔｈｅｄｉｆｆｕｓｉｏｎｏｆｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｓ．Ｔｈｅｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｃａｎｓｔａｂｌｙｒｕｎｆｒｏｍｔｈｅｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ７０Ｋｔｏ１００Ｋ，ａｎｄｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｗｉｌｌｄｅｃｒｅａｓｅｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｏｐｅｒａｔｉｎｇｔｅｍｐｅｒａ
ｔｕｒｅａｎｄｈｅａｔｌｏａｄａｔｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｐｏｗｅｒｏｆ１５Ｗａｎｄｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｔｈｅｒｍａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｏｆ０．５Ｋ／
Ｗ．Ｔｈｅｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｃａｎｋｅｅｐｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｔａｂｌｅａｎｄｔｈｅｒｍａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｆａｓｔｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒ
ｍｉｔｔｅｎｔｈｅａｔｉｎｇｏｆｅｖａｐｏｒａｔｏｒｗｉｔｈｏｕｔｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｏｌｉｎｇ．Ｔｈｅｆｌａｔｅｖａｐｏｒａｔｏｒｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅａｔｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｇｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｍｅｅｔｓｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｔｈｅ
ｓｐａｃｅｃｒｙｏｇｅｎｉｃｏｐｔｉｃａｌｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ；ｌｉｑｕｉｄｎｉｔｒｏｇｅｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｅｇｉｏｎ；ｆｌａｔｅｖａｐｏｒａｔｏｒ；ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｐｅｒｆｏｒｍ
ａｎｃｅ；ｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１２２１１：０６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１２１．１１４６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７７６１２１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｙｎ＠ｍａｉｌ．ｓｉｔｐ．ａｃ．ｃｎ
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城市中心区非机动车系统设计优化与探索

张骏，郑楠，黄崇轩

（北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：随着社会经济的发展与城市规模的扩张，城市交通需求大幅度增加，自行车
和电力驱动非机动车数量急剧增加，与传统非机动车以及机动车的运行冲突显著。因此，探究

非机动车系统运行特性，进而设计优化道路设施，建立新形势下安全、高效的绿色非机动车系

统十分必要。首先，针对非机动车系统中的主要参与模式，即电动车与自行车之间的冲突以及

共用非机动车道空间的局限性，提出了车道分隔设置以及车道平面抬升的核心改善思路；然

后，针对非机动车道改善方案定量分析方法的缺失，提出了基于层次分析法和熵理论的定量指

标评价体系及计算方法；最后，以焦作市非机动车系统为案例，分析其现状及主要问题，设计并

评价改善方案的可行性和合理性。结果显示，某主干路非机动车道经过优化设计，其运行服务

质量大幅提升，改善方案行之有效。对城市道路规划和城市道路断面设计以及改善后非机动

车道的评价有积极的参考意义。

关　键　词：非机动车系统；断面改善；机非分离；层次分析法；熵值法
中图分类号：Ｕ４９１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２１８１４

　　在城市发展中，积极推进非机动车、公共交通
等绿色交通系统的建设、倡导绿色交通出行是可

持续发展的城市交通理念的重要内容。随着共享

单车在北京、上海、广州、深圳等大城市的逐渐推

广，非机动车又重新走进了人们的视野，为了解决

目前大部分城市非机动车道存在的机非混行、机

动车随意占道停车、自行车与电力驱动的非机动

车（简称为电动车）共同使用非机动车道等带来

的一系列问题，本文展开了研究。

近年来，随着机动车保有量的快速增长，交通

供需矛盾不断加剧，交通环境日益恶化。为缓解

机动化带来的诸多问题，绿色交通的理念日益得

到重视与推广。非机动车交通系统作为绿色交通

系统的核心组成部分，保障其高效、安全的服务水

平，是解决交通拥堵以及机动化污染的关键。然

而，大城市非机动车系统空间通常十分有限。目

前多数城市解决交通拥堵问题的措施之一是通过

挤压非机动车道及人行道来为机动车增加行驶空

间。非机动车交通的路权得不到有效保障。同

时，随着共享单车和“外卖热”的兴起，自行车和

电动车数量急剧增加，与传统非机动车以及机动

车的运行冲突显著，空间竞争现象突出。综上所

述，对非机动车系统运行特性进行探究，进而优化

道路设施的设计，对建立新形势下安全、高效的绿

色非机动车系统十分必要。

目前国内对于新型非机动车交通设施与服务

水平的研究有限，现有的文献并未面向和适用于

多种不同运行特性组成的混合交通流系统
［１］
。

因此，开展相关研究，改善非机动车基础设施，优

化道路结构，具有重要学术价值和实际指导意义。
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１　城市中心区非机动车系统交通现
状及问题成因分析

　　为了有针对性地提出机非混行道路设施的设
计方法，本文首先对当前城市中心区非机动车交

通系统的设施与运行现状进了归纳与总结，并对

主要问题的成因进行了一定的分析与讨论。

非机动车流主要由自行车和电动车组成。因

非机动车自身便捷、环保、机动、快速、灵活的特

点，已成为市民中短途出行的主要选择。由于电

动车与自行车之间的相似性，二者共同使用非机

动车道。然而电动车与自行车模式间存在多元异

质性，二者在速度、质量等方面存在明显差异，如

表１所示。本文对代表性中等城市焦作市的自行
车与电动车速度的调查结果为：自行车平均车速

为１１．７９ｋｍ／ｈ，电动车平均车速为 ２５．２５ｋｍ／ｈ，
也进一步验证了二者之间的异质性以及共用非机

动车道会存在安全隐患。因此，改善自行车与电

动车交通规划，以及给予交通组织上的正确引导

十分必要
［２］
。

表 １　自行车与电动车之间的异质性

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｂｅｔｗｅｅｎｂｉｃｙｃｌｅａｎｄｅｌｅｃｔｒｉｃｂｉｋｅｓ

因素 自行车 电动车

行驶速度／（ｋｍ·ｈ－１） １０～１５ ２０～３５

质量／ｋｇ １５～２０ ５０～７５

活动范围／ｋｍ ５ ２０

动态占用道路面积／（ｍ２·人 －１） ８ １０

停车面积／ｍ２ ０．８ １．５

１．１　交通现状
总体来说，当前城市中心区非机动车系统现

状可分为道路设施、路权冲突、静态管理以及运行

安全４个方面，总结如下：
１）城市非机动车专用道数量少
为了给予机动车更多行驶空间，大多城市缩

减非机动车道空间，如减少道路宽度或取消专用

非机动车道，部分城市允许机动车占用非机动车

道临时停车。在这些机动车倾向化的措施下，非

机动车通常需要被迫进入机动车道或人行道行

驶，这为所有通勤参与者都带来安全隐患。如非

机动车与快速运行的机动车在道路上混合行驶，

对非机动车骑乘者的安全构成直接威胁，而非机

动车的存在又造成机动车的行驶速度降低且运行

效率受到限制
［３］
。

２）非机动车道不断被侵占
非机动车道路设施不但受到社会车辆的空间

竞争，而且受到公共交通系统的制约与影响。如

中国绝大多数的公交站台都设置在非机动车道

上。大量公交车进站、停靠以及出站的行为长时

间占用非机动车道。类似的交通运行特征还存在

于出租车及网约车，其数量可观的随机停车是侵

占非机动车路权的另一主要现象。可以看到，非

机动车是道路交通参与者中路权最易受到干扰、

设施独立性最差的出行方式。

３）非机动车存车困难
非机动车的静态管理是大城市非机动车另一

主要现状问题。随着共享自行车、电动车进入交

通系统的数量不断增大，加之非机动车本身的大

保有量，停车场地不足问题显著。多数公共服务

设施（比如公交站）周边缺乏足够的非机动车停

车空间，部分骑乘者公共秩序意识淡薄，造成非机

动车随意停放。在管理方面，非机动车停车区域

缺乏常规看管人员，共享自行车及电动车营运方

的调度能力差、没有合理规划相关存放场站，更加

剧了非机动车的存车困难。虽然本文的研究重点

不涉及静态存车问题，但其是当前城市非机动车

系统的重要现状，需要得到关注。

４）运行安全保障差
由于道路空间紧张、路权受到侵占，非机动车

辆在运行中的交通安全很难得到有效保障，是非

机动车交通系统最大的问题。与此同时，采取新

型非机动车出行的骑乘者，如外卖速递员以及短

途通勤人员，其交通法规与安全意识淡薄，逆行、

超速、闯红灯、违章运行的现象屡见不鲜。特别是

电动车，运行速度快，常出现在正常运行的机动车

流中，常与机动车发生碰撞事故。分析非机动车系

统的安全隐患，对认识并改善非机动车道路设施系

统的问题提出了诉求，是启发本文研究的根本。

１．２　问题成因分析
针对１．１节归纳的城市中心区非机动车系统

现状，本节对当前问题的成因进行了探讨与分析，

总结为以下４点：
１）现有非机动车道路设施无法适应多元非

机动车模式的运行需求

道路服务对象即交通方式是按照城市道路功

能来界定的。传统非机动车道路系统的服务对象

是人力自行车。随着自行车数量的急剧增长以及

电动车的突然涌现，现有的基础设施尚未得到组

织更新和运力匹配，传统面向自行车的道路设施

显然无法适应当前多元的非机动车系统。虽然，

电动车与自行车之间存在一定的相似性，且相较

于机动车，电动车与自行车共同使用非机动车道

显得更为安全，但对于车道功能的重新定义以及

９１２１
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设置的优化依然必要。

２）传统的交通组织方式无法避免各交通方
式间的时空冲突

交通组织的核心思想是最大限度地规避交通

流之间的冲突并保障运行效率。由于中国城市交

通系统的多元化特性，目前城市交通系统中的大

多数路段都存在无法分离的机动车与非机动车、

机动车以及非机动车之间的交通冲突点，如公交

车进出站时与直行的非机动车之间的冲突；过街

行人与右转的非机动车、直行非机动车与右转的

机动车之间在交叉口的冲突等。当前非机动车系

统现状的矛盾，即交通组织空间冲突的矛盾。传

统的交通组织多聚焦于交叉口的交通流时空分

布，对于多元非机动车系统的探索仍然匮乏。

３）机动车与非机动车之间缺乏有效隔离
机非混行是中国大部分城市交通系统的典型

特点。随着对机非混行带来问题的不断认识，如

机非交织导致运行速度下降、运行秩序混乱、交通

事故率高等，不少城市在关键、快速路段设置物理

隔离设施，通过强制空间分离不同运行特点的交

通流，缓解上述机非混行带来的安全与服务问题。

即便如此，在中国大城市的大部分地区、大部分中

小城市以及城市中的老城区域，以一块板为几何

主要形式的道路，由于空间的限制，难以引入机非

之间的物理隔离
［４］
。对于是否施行物理隔离的

评价与决策，缺乏方法论的支持。

４）非机动车道路空间严重不足
非机动车道空间不足的情况可归纳为 ３种：

①非机动车道规划本身狭窄，在城市中的老城区
域，双向运行的机动车与非机动车在一块板上混

合行驶，使得非机动车行驶的空间不足；②非机动
车道规划本身并不狭窄，但是由于数量可观的机

动车随机路边停车等原因，侵占了非机动道的运

行空间，导致非机动车行驶的空间不足；③电动车
与自行车共用非机动车道，相对于电动车骑乘者，

自行车骑乘者属于弱势群体，其速度慢、体积小

等，导致其路权在一定程度上受到了电动车骑乘

者的侵犯。

２　城市非机动车道路服务水平评价
指标与量化分析

　　为改善城市交通环境，首先需要定量分析和
评价非机动车交通系统服务水平。本文提出非机

动车系统评价的技术指标以及改进系统服务水平

方案的量化模型。本节对服务水平的主要指标进

行了总结，包括城市现有道路断面形式、非机动车

道路隔离方式以及车道宽度等，进一步为系统设

计改善方案提供量化的依据。

２．１　城市道路断面形式
道路断面的几何设计直接影响到非机动车道

的运行空间分配与机非分离方式，因此是重要的

评价指标之一。中国城市道路的几何横断面设计

主要可分为一块板、两块板、三块板和四块板断面

４种形式［５］
。

１）一块板断面
在此种道路断面形式下，双向运行的各种车

辆在一块板上混合行驶。一般情况下，这种形式

的道路只适用于交通量较小的次干路和支路。

２）两块板断面
两块板断面的道路是在道路横断面中心用隔

离栏、分隔墩或者是绿化带将行车道分为两部分，

将对向车流进行分离。一般情况下，这种形式的

道路适用于车速较高的一级公路或者快速路。但

两块板道路一般不设置同向机非分离，因此当非

机动车数量较多时，并不宜采用两块板道路断面

形式。

３）三块板断面
设置这种断面形式的道路，其中间板为双向

行驶的机动车道，其两侧用分隔带或者绿化带分

隔出非机动车道即左、右两块板。这种形式的断

面可以保障机非分隔运行，相比一块板与两块板

两种断面形式，可提高机动车运行效率，同时保证

非机动车运行的安全性。因此这种形式也是中国

城市道路断面的主要形式。

４）四块板断面
这种形式的道路是在三块板道路的基础上，

将中间的机动车道再用分隔带一分为二，以此减

少不同方向行驶的机动车流之间运行干扰，使得

机动车的运行速度和安全指数得到进一步提高。

这种断面形式一般多适用于出行需求高、交通量

大的城市主干道路。

２．２　非机动车道路隔离方式
城市道路隔离方式直接影响不同交通流之间

的运行安全性，是城市非机动道路服务水平重要

的评价指标之一。本节主要介绍４种道路隔离方
式：划线隔离、物理隔离、停车带隔离和空间隔离。

１）划线隔离
划线隔离是指利用交通标线隔离机动车道与

非机动车道。这种方式常用在一块板道路上，予

以非机动车道与机动车道划线分隔，比较经济，但

这种方式并不能把非机动车与机动车完全分隔

开，安全性较差。良好的路面标识系统在一定程

０２２１
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度上可以提高道路安全度。这种隔离方式只适用

于非机动车交通量较小的路段。

２）物理隔离
物理隔离是指利用路缘石、栅栏、分隔带、绿

化带等物理设施对非机动车道与机动车道进行隔

离，给非机动车出行者营造一个安全、独立的行驶

空间。这种隔离方式常见于三块板和四块板道

路，常见布置形式如图１所示。

图 １　非机动车道物理隔离设置

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｉｓｏｌａｔｉｏｎｓｅｔｔｉｎｇｏｆｎｏｎｍｏｔｏｒｉｚｅｄｌａｎｅ

３）停车带隔离
停车带隔离是指在机动车道的最外侧设置路

侧机动车停车位，其中停车带与非机动车道用道

路标线隔离。这种隔离方式只适用于周边为高

校、商业区等非机动车交通量很大和具有较强停

车需求的路段，具体布置形式如图２所示。

图 ２　非机动车道停车带隔离设置

Ｆｉｇ．２　Ｉｓｏｌａｔｉｏｎｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒｎｏｎｍｏｔｏｒｉｚｅｄ

ｌａｎｅｐａｒｋｉｎｇｚｏｎｅｓ

４）空间隔离
空间隔离就是在原来机动车与非机动车共用

的道路板面上，通过道路施工的方式将非机动车

道抬升一定的高度，以达到纵向上的隔离。这种

隔离方式，可以在不采用任何物理隔离设施的情

况下，防止机动车占道的情况出现，保障非机动车

运行的安全性，设置方式如图３所示，这种隔离方
式目前在中国并不常见，本文将重点研究

［６］
。

２．３　非机动车道宽度
非机动车道宽度决定非机动车道的通行能

力，即在一定的道路和交通条件下，道路上某一路

段或某交叉口单位时间内通过某一断面的最大车

图 ３　非机动车道空间隔离设置

Ｆｉｇ．３　Ｉｓｏｌａｔｉｏｎｓｅｔｔｉｎｇｏｆｎｏｎｍｏｔｏｒｉｚｅｄｌａｎｅｓｐａｃｅ

辆数。因此车道宽度是城市非机动车道路服务水

平重要的评价指标之一。由于自行车与电动车之

间的多元异质性，在对非机动车道宽度的设计过

程中应当区分电动车道和自行车道，将非机动车

道分为电动车道以及自行车道两部分。下面本文

将分别对其宽度进行计算和论证。

２．３．１　自行车道宽度
自行车道的宽度是依据其理论通行能力和对

应路段的高峰交通流量来确定的。自行车道的理

论通行能力如表 ２所示［７］
。从表 ２中可以看到，

平面交叉口和机非分割带的存在，以及在信号交

叉口环境下距离路口的位置均对通行能力有着显

著的影响。因为本文给出的改善方案是位于道路

连接段部分，并不包含交叉口及进口道，所以并不

受平面交叉口影响。自行车道宽度计算式为
［８］

ＷＢ ＝ＶＢＷＯＢ／ＣＢ （１）

式中：ＷＢ为自行车道宽度，ｍ；ＶＢ为自行车高峰小

时交通量，辆／ｈ；ＷＯＢ为一条自行车道宽度，一般

为１ｍ；ＣＢ为一条自行车道理论通行能力。
由于自行车运动系统是不稳定系统，在前行

过程中通过左右蛇形摆动自反馈控制平衡，随之

在摆动的过程中将产生左右两侧各约为 ０．２ｍ的
扰动空间。设置单条自行车车道的宽度，应考虑

双侧共约为０．４ｍ的净空。如某车道基本宽度设
置取标准自行车车把宽度为 ０．６ｍ，则行驶的自
行车道宽度应不少于 １．０ｍ［９］。对于相邻路边和

分隔带的车道，出于安全考虑，则应将侧向净空宽

度增加０．２５ｍ。
表 ２　一条自行车道的理论通行能力［７］

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｐａｃｉｔｙｏｆａｂｉｋｅｐａｔｈ［７］

影响因素 机非分隔方式
理论通行能力／
（辆·ｈ－１）

不受平面交叉口影响
有机非分割时 １６００～１８００
无分割 １４００～１６００

受平面交叉口影响
有机非分割时 １０００～１２００
无分割 ８００～１０００

信号交叉口进口道 ８００～１０００

１２２１
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２．３．２　电动车道宽度
随着社会的发展和“外卖热”的兴起，电动车

数量出现急剧增加的状态。特别是在中国的二、

三线中小城市，电动车作为一种代步工具，成为了

市民中短途出行的主要代步工具。因此，对于电

动车专用道的设计显得尤为重要。为了满足数量

可观的电动车出行需求，同时保证运行的安全性，

本文给出测算电动车道宽度的依据。

电动车系统同样是一个不稳定的系统，在前

进过程中通过左右蛇行摆动自反馈控制平衡，随

之在摆动的过程中将产生左右两侧各约为０．１５ｍ
的扰动空间。设置单条电动车道的宽度，应考虑

双侧共约为０．３ｍ的净空。如某车道基本宽度设
置取标准电动车车把宽度为 ０．７ｍ，所以供一辆
电动车行驶的车道宽度应不少于 １．０ｍ；对于相
邻路边的和分隔带的车道，出于安全考虑，则应将

侧向净空各额外增加０．２５ｍ与０．７５ｍ［１０］。
根据交通流理论，一条电动车道的理论通行

能力 ＣＥ与其车头间距以及平均速度有关，计算

式为
［１１］

ＣＥ ＝
１０００珋ｖ
ｈｓ

（２）

式中：珋ｖ为平均车速，约为 １０～２０ｋｍ／ｈ；ｈｓ为车头

间距，计算式为
［１２］

ｈｓ ＝
珋ｖｔ
３．６

＋β珋ｖ２＋ｌＥ ＋ｌｓ （３）

其中：ｔ为反应时间，取平均值 ０．７ｓ；ｌＥ为电动车
车身长度，常用１．９ｍ；ｌｓ为安全车距，一般在 ０～
１ｍ之间；β为制动系数，取０．００７９。

电动车道的宽度也是依据其理论通行能力和

对应路段的高峰交通流量来确定的，交通量是密

度和速度的乘积，因此，交通流密度对车道是有影

响的。首先根据式（２）得到理论通行能力，再根
据观测数据得到其高峰小时交通流量。电动车道

宽度计算式为

ＷＥ ＝ＶＥＷＯＥ／ＣＥ （４）
式中：ＷＥ为电动车道宽度，ｍ；ＶＥ为电动车高峰小
时交通量，辆／ｈ；ＷＯＥ为一条电动车道宽度，一般
为１ｍ。
２．４　城市非机动车道路服务水平量化与评价

服务水平是描述交通流内的运行条件以及

影响驾驶员和乘客感受的一种质量指标。服务

水平主要反映了道路服务质量或服务的满意

程度。

本文对于服务水平的研究面向非机动车道

路，涉及道路的连接段、路段、道路等概念，其示意

图如图 ４所示。本部分所指的服务水平，是连接
段和其相邻的一个交叉口这部分的道路服务

水平。

服务等级划分标准见表 ３。服务等级是由服
务评价得分而定的，具体的得分测算依据将通过

２．４．１节和２．４．２节详细论述。

图 ４　非机动车道路基本概念示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂａｓｉｃｃｏｎｃｅｐｔｏｆ

ｎｏｎｍｏｔｏｒｖｅｈｉｃｌｅｒｏａｄ

表 ３　服务等级划分标准

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｔａｎｄａｒｄｏｆｓｅｒｖｉｃｅｌｅｖｅｌ

服务等级 服务得分 Ｉ

Ａ Ｉ≤１．５０

Ｂ １．５０＜Ｉ≤２．３０

Ｃ ２．３０＜Ｉ≤３．４０

Ｄ ３．４０＜Ｉ≤４．４０

Ｅ ４．４０＜Ｉ≤５．３０

Ｆ Ｉ＞５．３０

２．４．１　非机动车交叉口服务水平
前人通过研究骑行者在通过交叉口过程中舒

适性、安全性等基本交通需求，建立了交叉口服务

水平模型，本文中所引用的服务水平测算模型认

为交叉口的服务水平得分和自行车道的存在成线

性负相关，和非机动车流右转方式、直行以及右转

机动车流量成线性正相关，其表达式为
［１３］

Ｉｉｎｔ＝２．２２－０．７６Ｂｉｎｔ＋０．４９ＳＨＩＦＴ＋

　　０．００３ＲＶＯＬ＋０．００１ＴＶＯＬ （５）

式中：Ｉｉｎｔ为交叉口服务水平得分；Ｂｉｎｔ为二进制参
数值，进口道若存在非机动车道，取值为 １，若不
存在，取值为 ０；ＳＨＩＦＴ为二进制参数值，非机动车
若需穿过右转机动车道继续直行，取值为 １，否
则，取值为 ０；ＲＶＯＬ为右转机动车交通量，辆／ｈ；
ＴＶＯＬ为直行机动车交通量，辆／ｈ。
２．４．２　非机动车连接段服务水平

本文通过路段服务水平对比，拟选择非机动

车兼容性指数 ＢＣＩ（ＢｉｃｙｃｌｅＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙＩｎｄｅｘ）模
型作为非机动车路段服务水平模型。ＢＣＩ模
型

［１４］
由联邦公路管理局（ＦＨＷＡ）及 Ｈａｒｋｅｙ等合

作研究得出，非机动车连接段的服务水平得分同

道路宽度、自行车车道宽度、路缘宽度成线性负相

关，同路缘车道交通量、同方向其他车道交通量、

８５％位车速、周边土地利用类型成线性正相关，

２２２１
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表达式为

Ｉｌｉｎｋ ＝３．６７－０．９９６Ｌｌｉｎｋ－０．４１０ＢＬＷｅ－
　　０．４９８ＣＬＷ －０．２６４ＡＲＥＡ ＋
　　０．００２ＣＬＶ ＋０．０００４ＯＬＶ ＋
　　０．０２２ＳＰＤ ＋０．５０６ＰＫＧ ＋ＡＦ （６）
式中：Ｉｌｉｎｋ为连接段服务水平得分；Ｌｌｉｎｋ为二进制参
数，铺设宽度大于１ｍ的非机动车车道取值为 ０，
否则取值为１；ＢＬＷｅ为非机动车车道有效宽度，ｍ；
ＣＬＷ为路缘车道宽度，ｍ；ＣＬＶ为路缘车道交通量，
辆／ｈ；ＯＬＶ为同方向其他车道交通量，辆／ｈ；ＳＰＤ为
处在速度排名中第８５％位的车速，ｋｍ／ｈ；ＰＫＧ为二
进制参数，设置使用率超过 ３０％的路侧停车位取
值为１，否则取值为０；ＡＲＥＡ为二进制参数，周边土
地利用类型若为居住区取值为 １，否则取值为 ０；
ＡＦ为附加调整因子。若存在违章占道停车的现
象，则

ＢＬＥｅ ＝ＢＬＷｒ－ＷｉｐＯＳＰＡ （７）
式中：ＢＬＷｒ为机动车道实际宽度，ｍ；Ｗｉｐ为违章停
车的横向宽度，取值为 ３．０ｍ；ＯＳＰＡ为路段机动车
违章占道停车百分比。附加调整因子见表 ４，ＡＦ
计算式为

ＡＦ ＝ｆ１＋ｆｐ＋ｆｒｔ （８）
式中：ｆ１为重车交通量调整因子；ｆｐ为停车时间调
整因子；ｆｒｔ为右转交通量调整因子。

对比非机动车交叉口服务水平的测算可以发

现，影响非机动车连接段服务水平的影响因素较

多，测算也较为复杂，其原因可归结为道路连接段

机非混行情况严重，缺少交通管制，秩序性较混

乱等。

表 ４　附加调整因子

Ｔａｂｌｅ４　Ａｄｄｉｔｉｏｎａｌａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｆａｃｔｏｒ

重车交通量／
（辆·ｈ－１）

ｆ１
停车时间／
ｍｉｎ

ｆｐ
右转交通量／
（辆·ｈ－１）

ｆｒｔ

＜１５ ０．６

≥１２０ ０．５ １６～３０ ０．５

６０～９０ ０．４ ３１～６０ ０．４

３０～５９ ０．３ ６１～１２０ ０．３ ＞２７０ ０．１

２０～３０ ０．２ １２１～２４０ ０．２ ＜２７０ ０

１０～１９ ０．１ ２４１～４８０ ０．１

＜１０ ０ ＞８０ ０

２．４．３　非机动车交通系统评价综合指标值
已有文献对于非机动车道路服务水平的测算

一般是只考虑了连接段部分，没有考虑道路不同部

分的综合影响因素。基于非机动车交叉口和道路

连接段的得分情况，可通过连接段的旅行时间进行

分段加权平均，测算非机动车道路的整体服务水

平。改进的非机动车道路服务水平模型为
［１３］

Ｉｒｏａｄ ＝
∑
ｉ
ＣｏｍｐＩｉ·ＣｏｍｐＴｉｍｅｉ

∑
ｉ
ＣｏｍｐＴｉｍｅｉ

（９）

式中：ＣｏｍｐＩｉ为第 ｉ条交叉口或者连接段的非机
动车服务水平得分；ＣｏｍｐＴｉｍｅｉ为非机动车通过
第 ｉ条交叉口或者连接段的时间。

３　改善方案与基于层次分析法和熵
理论的改善方案评价模型

　　交通设计的实质是合理组合现有的空间资源
和时间资源，从而达到交通安全、畅通、快速、便捷

以及环境和谐的目的。理论上讲，城市道路应该

为各种交通工具分别提供相应的行驶空间。然

而，随着城市机动化，非机动车与机动车之间的冲

突显著增加。同样，随着电动车数量的急剧增加，

自行车与电动车之间的矛盾也进一步加剧。因

此，需要改善城市非机动车道路，为自行车与电动

车的运行分别提供独立、安全的道路空间
［１５］
。目

前，已有文献鲜有关于自行车与电动车分道行驶

的准确论述，尚缺少如何组织电动车与自行车交

通的方法论。鉴于此，本节首先提出将非机动车

道与机动车道分离的方法，其次详细论述了将自

行车道与电动车道隔离的方式。

对于改善方案的评价需要构建非机动车交通

系统评价指标体系，此评价指标体系应包括 ２个
层次：第 １层次是类别指标，包含物理指标、运行
状态和安全指标；第 ２层次是基础指标。当前评
价分析方法主要为评价机动车系统而设立，可以

发现，这些方法在评价非机动车系统方面并不适

用，无法满足城市建设评价分析的需求。因此，本

节提出了基于层次分析法和熵理论的改善方案评

价模型，此评价模型只应用于道路的连接段部分

的非机动车系统，由于层次分析法是一种主观赋

权的方法，在准确性上具有一定的局限性
［１６］
。

３．１　设计改善方案
城市非机动车道路设施改善主体思路可归结

为３点：①通过抬高非机动车道的方式，给非机动
车以独立的交通行驶空间，从而达到在空间上非

机动车与机动车的分离，进而提高非机动车运行

效率；②根据“机非分离”的理念，通过将非机动
车系统移出机动车系统平面，进而与步行系统整

合的方式，达到快慢系统分离的效果。③通过用
不同颜色材料对非机动车道进行铺装，将自行车

道与电动车道涂装不同的颜色，以达到引导隔离

的作用，使自行车与电动车骑乘者能够各行其道，

减少彼此之间的干扰，达到提高安全性的目的。

３２２１



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　

根据２．１节与２．２节对道路断面形式以及非
机动车道路隔离方式的分析，参照规划设计的原

则，结合道路功能、道路定位，本文提出了城市非

机动车道路改善设计方案，如图 ５所示。这种改
善方案将对与机动车道在同一高度平面上的非机

动车道抬升 ５～７ｃｍ的高度，在空间上形成机动
车与非机动车的隔离，对自行车道与电动车道分

别采用不同颜色材料进行铺装，形成自行车与电

动车之间的隔离引导。

图 ５　断面改善方案

Ｆｉｇ．５　Ｓｅｃｔｉｏｎｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｓｃｈｅｍｅ

３．２　基于层次分析法和熵理论的非机动车系统
评价指标体系的建立

　　本文首先利用层次分析法对非机动车系统评
价问题进行深入的剖析，构建多级层次化模型并

对各个属性参数指标根据专家打分进行主观赋

权。然后，引入信息熵的理论求得判决属性对应

的熵权作为各个参数指标的客观权重
［１６］
。

３．２．１　评价指标层次结构模型的构建
非机动车系统评价指标体系层次结构模型的

建立应综合考虑非机动车道的物理指标、非机动

车自身的运行状态以及安全指标，本文共选取了

１７项指标，如表５所示［１７］
。

３．２．２　部分指标含义及量化公式
１）非机动车道的连续性
由于障碍物、建筑物等设施造成的非机动车

道的物理间断，影响了非机动车道的连续性，一般

用连通系数 ＺＬ对连续性进行量化，计算式为
ＺＬ ＝Ｌｎｏｎ－Ｌｑｓ （１０）
式中：Ｌｎｏｎ为非机动车长度，ｍ；Ｌｑｓ为非机动车道缺
失长度，ｍ。

通过式（１０）可以发现，路段的间断越多，其
相应的连通系数越低。

表 ５　评价指标体系

Ｔａｂｌｅ５　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｓｙｓｔｅｍ

类别指标 基础指标

物理指标

是否设置非机动车道

非机动车道上是否明确划分自行车道与电动车道

自行车道有效宽度

电动车道有效宽度

非机动车道的连续性

非机动车道非直线系数

非机动车道路面品质

机动车占用非机动车道停车情况

运行状态

自行车流量

电动车流量

自行车速度

电动车速度

自行车与电动车混行程度

机非混行程度

安全指标

非机动车道与机动车道采用划线隔离还是物理隔离

自行车道与电动车道采用划线隔离还是物理隔离

非机动车道与人行道有无隔离

　　２）非机动车道非直线系数
非机动车道非直线系数 ＺＮ表征的是非机动

车道物理状况，其定义为：非机动车道实际长度

ＬＳ与非机动车道两端直线长度 ＬＤ的比值，计算
式为

ＺＮ ＝
ＬＳ
ＬＤ

（１１）

３．３　层次分析法与熵理论
３．３．１　指标权重的确定

基础指标组合权重的确定需要将层次分析法

和熵理论获取的基础指标权重进行加权组合，下面

分别介绍基础指标权重以及组合权重的获取方法。

１）层次分析法确定基础指标主观权重
层次分析法是将与决策总是有关的元素分解

成目标、准则、方案等层次，在专家打分法的基础

之上进行定性和定量分析的系统分析方法。在非

机动车交通系统评价分析中，应用层次分析法求

得各基础指标的权重为 Ｗｊ。
２）熵理论确定基础指标客观权重
熵是系统状态不确定性的一种度量，应用熵

可以度量评价指标体系中指标数据所蕴含的信息

量，并依此确定各指标的权重。熵理论是一种客

观赋权法，在非机动车交通系统评价分析中，应用

熵理论求得各基础指标的熵权为 βｊ。
３）计算基础指标组合权重
通过层次分析法求得各基础指标的主观权重

为 Ｗｊ，结合基础指标的客观熵权 βｊ可以得到第 ｊ
个指标的组合权重 μｊ，使得判决指标的主、客观权
重决策结果偏差变小：

４２２１
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μｊ＝
Ｗｊβｊ

∑
ｎ

ｊ＝１
Ｗｊβｊ

（１２）

３．３．２　指标属性的识别及修正处理
指标属性识别是指识别指标属于正向指标或

是负向指标。在非机动车交通系统评价指标中，

负向指标有：非机动车道非直线系数、机动车占用

非机动车道停车情况、自行车与电动车混行程度

等。由于计算需要，需要对负向指标进行修正，以

保证计算结果的准确性。

指标修正处理包括指标正向化和无量纲化处

理。为保证原指标的分布规律，采用负数法进行

负向指标的正向化处理。为能准确反映原始数据

中各指标变异程度上的差异，采用均值法对指标

进行无量纲化处理
［１６］
。

１）负数法进行指标正向化处理：
ｒ′ｉｊ＝－ｒｉｊ （１３）

２）均值法进行指标无量纲化处理

ｙｉｊ＝

ｒｉｊ　
ｒｉｊ
　　 ｒｉｊ为正向指标

ｒ′ｉｊ

ｒｉｊ
ｒｉｊ









 为负向指标

（１４）

式中：ｒｉｊ为原始指标值；ｙｉｊ为修正指标值。
３．３．３　综合指标值的计算

由３．３．１节可知，非机动车交通系统评价体
系基础指标数据标准化矩阵为 Ｙｍ×ｎ，ｍ为待评项
目数量，ｎ为评价指标个数；而 ｎ个评价指标的组
合权重向量为 Ｕ＝（μｊ）ｎ，则非机动车交通系统评
价综合指标值 Ｚ矩阵计算公式为
Ｚ＝Ｙ×Ｕ（ｚ１，ｚ２，…，ｚｍ）

Ｔ
（１５）

式中：ｚｉ为第 ｉ个待评项目的综合指标值。
在得到 Ｚ值矩阵以后，可对城市非机动车道

路改善前后的效果进行对比。本节提出行之有效

的改善方案，并对改善前后的效果进行定量分析。

本文采用了层次分析法和熵理论来确定权重，层

次分析法较主观地确定各因素的权重，熵理论对

权重进行修正，这样得到的组合权重客观而可信。

４　应用案例
本节以焦作市政二街道路的非机动车改善为

具体案例，阐述所提出改善方法的具体应用步骤，

并基于层次分析法与熵理论对改善方案进行评价

与分析。

４．１　焦作市非机动车道现状
焦作市作为代表性中等城市，非机动车特别

是电动车保有量非常高，但非机动车道组织不合

理，服务对象不明确。焦作市 ７０％以上的支路只
以地面标线区分机动车道与非机动车道。非机动

车道的宽度在各个区域也有所不同。从图６可以
看出，焦作市非机动车道在北部老城区较窄，有些

道路为双向两车道，没有设置非机动车道，南部高

新区为新规划的区域，非机动车系统基础设施较

为完善，非机动车道宽度都在３．５ｍ以上。
焦作市政二街路段是典型的一块板道路，是

焦作市一块板道路的典型代表。图７即是政二街
与人民路和丰收路交叉口之间路段的机非混行情

况。从图 ７可以看到，机动车占用非机动车道行
驶，电动车在机动车道上行驶，路边随意停放车辆

的现象十分普遍，行人、电动车乱穿马路，交通状

况十分混乱。

为了验证第１节提出的城市中心区非机动车
系统现状与问题成因分析的合理性，同时更加全

面地了解焦作市非机动车系统面临的问题，特进

行了问卷调查，获取到有效问卷共２３１份，其中男
性为 １７３人，约占 ７４．９％；女性为 ５８人，约占
２５．１％。根据调查结果显示，市民普遍认为焦作市
非机动车道存在的主要问题有机动车泊车、机动

车行驶、行人占道、自行车道不普及、划线混乱不

易辨识等问题；市民认为非机动车道上的不安全

因素主要有行人行走、电动车行驶、出租车以及私

家车随意停放、公共汽车进出站、机动车司机开门

不看骑乘者等，具体调查结果如图８所示。

图 ６　焦作市非机动车道宽度情况

Ｆｉｇ．６　ＷｉｄｔｈｏｆｎｏｎｍｏｔｏｒｉｚｅｄｌａｎｅｉｎＪｉａｏｚｕｏ

图 ７　一块板道路政二街的交通情况

Ｆｉｇ．７　ＴｒａｆｆｉｃｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｎａｂｏａｒｄｒｏａｄｏｆＺｈｅｎｇｅｒＳｔｒｅｅｔ
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图 ８　焦作市非机动车道存在的问题与不安全因素

调查结果

Ｆｉｇ．８　ＰｒｏｂｌｅｍｓｏｆｎｏｎｍｏｔｏｒｉｚｅｄｌａｎｅｓｉｎＪｉａｏｚｕｏａｎｄ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｕｎｓａｆｅｆａｃｔｏｒｓ

根据调查结果显示，在被调查的２３１人中，其
中有１１７人在骑自行车的过程中发生过与机动车
的冲突，事故率为 ５０．６％；有 １６３人发生过与电
动车的冲突，事故率为 ７０．６％。可见焦作市非机
动车系统存在很严重的问题，骑乘者的人身安全

得不到有效保障。对于非机动车道现有秩序，只

有３％的人持满意态度，１０％的人持很不满意的
态度，８２％的人持不满意的态度。可见绝大多数
人对非机动车交通现状非常不满，非机动车出行

需求得不到满足，因此这种局面急需交通规划者

与政策制定者的整改。综上所述，调查问卷呈现

的结果与第 １节提出的观点呈吻合状态。可见，
城市中心区非机动车系统问题颇多，亟待交通规

划者与城市政策制定者的解决。

４．２　焦作市非机动车道主要技术指标
本文以焦作市政二街路段为例，分析讨论提

出的非机动车道改善方案。

４．２．１　政二街路段自行车道宽度
经过连续２天对政二街路段早、晚高峰的调

查，得到高峰小时交通量如表６所示。
根据表２可知，道路连接段处，一条自行车道

表 ６　政二街路段高峰小时交通量

Ｔａｂｌｅ６　ＰｅａｋｈｏｕｒｌｙｔｒａｆｆｉｃｖｏｌｕｍｅｏｆＺｈｅｎｇｅｒＳｔｒｅｅｔ

天数
早／
晚

交通量

公交车／
（辆·ｈ－１）

小汽车／
（辆·ｈ－１）

自行车／
（辆·ｈ－１）

电动车／
（辆·ｈ－１）

行人／
（人·ｈ－１）

第１天
早 ３１ ７４３ １２６ １０８０ ９３
晚 ３７ ７５５ １１５ ９６９ ３６

第２天
早 ３４ ７２９ １２７ １０２６ ６５
晚 ３５ ８７０ ９５ ８９７ ６７

的理论通行能力可取 １５００辆／ｈ，经过调查得知，
高峰小时实际交通量为１２７辆／ｈ。该路段自行车
交通量暂时处于非饱和状态，根据焦作市最新交

通规划文件显示，非机动车基础设施建设将增加，

同时 ｏｆｏ等公司将向焦作市大量投入共享单车，
可以预见，市区内自行车保有量势必急剧增加，自

行车出行需求大大提升。因此，考虑到机非混行

的各种弊端，合理设置自行车专用道非常重要。

根据自行车专用道设置的相关准则，得出对

于政二街路段的改善方案为：设置一条自行车道，

宽度为１ｍ。鉴于车道一侧与路边相邻，所以加
设０．２５ｍ的侧向净空，则该自行车道的总宽度应
为１．３ｍ。
４．２．２　政二街路段电动车道宽度

由表６可知，政二街路段电动车最大小时交
通量为１０８０辆／ｈ。政二街路段测得的电动车平
均车速为２５．２５ｋｍ／ｈ。

根据式 （４）计算可得，电动车道宽度为
３．１ｍ，因为一侧与路边相邻，所以应额外增加侧
向净空０．２５ｍ，则电动车道的宽度约为３．４ｍ。
４．２．３　政二街路段非机动车交通服务水平

１）非机动车道交叉口服务水平
焦作市政二街是本文重点研究路段，具体布

设如图９所示，它是一条南北向的道路，南起龙源
路，北至站前路，总长度为 ３１７０ｍ，为一块板道
路，采用标线隔离，计算所需数据主要在丰收路至

人民路路段测得。

以人民路与政二街交叉口南进口道与丰收路

与政二街交叉口北进口道为例，如图９所示，其中
人民路与政二街交叉口为交叉口 １，丰收路与政
二街交叉口为交叉口２，其交通量调查结果如表 ７
所示。

根据式（５）可求得人民路与政二街交叉口服
务水平得分 Ｉｉｎｔ＝３．９９５，服务等级为 Ｄ级。

相应的政二街与丰收路交叉口，根据式（５）
求得服务水平得分 Ｉｉｎｔ＝２．４１７，服务等级为
Ｃ级。

６２２１
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２）非机动车道连接段服务水平
政二街非机动车道连接段情况如表 ８所示，

连接段１为人民路至丰收路路段，连接段 ２为丰
收路至映湖路路段，其中连接段 １设置的路侧机
动车停车位占用的非机动车道宽度为２ｍ。

图 ９　政二街现状

Ｆｉｇ．９　ＣｕｒｒｅｎｔｓｉｔｕａｔｉｏｎｏｆＺｈｅｎｇｅｒＳｔｒｅｅｔ

表 ７　交叉口 １、２交通量

Ｔａｂｌｅ７　Ｔｒａｆｆｉｃｖｏｌｕｍｅａｔｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎ１ａｎｄ２

交叉口
交通量／（辆·ｈ－１）

直行 左转 右转

１ ２９７ １６１ ３１６

２ １９７ ３９ ９０

表 ８　政二街非机动车道连接段基本信息

Ｔａｂｌｅ８　Ｂａｓｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｍｏｔｏｒｉｚｅｄｌａｎｅ

ｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓｅｃｔｉｏｎｏｆＺｈｅｎｇｅｒＳｔｒｅｅｔ

调查项目 连接段１ 连接段２

隔离形式 标线隔离 标线隔离

非机动车道宽度／ｍ ３．５ ３．５

路缘车道宽度／ｍ ３．５ ３．５

机动车道数（单向） ２ ２

限制车速／（ｋｍ·ｈ－１） ５０ ５０

土地利用类型 住宅、商业 工业

是否布设路侧停车位 是 否

停车位个数 １８２ —

停车位利用率／％ ８８ —

　　以连接段 １为例，由调查结果显示重车交通
量为３０辆／ｈ，根据式（６）求得服务水平得分Ｉｌｉｎｋ＝
４．３７，根据服务等级划分标准，该连接段服务水平
为 Ｄ级。

相应的根据式（６）计算连接段２，求得的服务
水平得分 Ｉｌｉｎｋ＝２．１８，根据服务等级划分标准，该
连接段服务水平为 Ｂ级。

３）非机动车道路服务水平
根据调查，各连接段非机动车行驶速度及其

行驶时间调查结果如表９所示。
表 ９　政二街非机动车道各连接段行驶速度和行驶时间

Ｔａｂｌｅ９　Ｄｒｉｖｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｔｒａｖｅｌｌｉｎｇｔｉｍｅｏｆｎｏｎ

ｍｏｔｏｒｉｚｅｄｌａｎｅｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓｅｃｔｉｏｎｉｎ

ＺｈｅｎｇｅｒＳｔｒｅｅｔ

连接段 长度／ｍ 行驶速度／（ｍ·ｓ－１） 行驶时间／ｓ

１ ６７０ ３．６２ １８５

２ ６７０ ３．９４ １７０

　　因此，根据城市非机动车道路服务水平计算
式（９），求得服务水平得分为

Ｉｒｏａｄ ＝
４．３７×１８５＋２．１８×１７０

１８５＋１７０
＝３．３２

根据服务等级划分标准，该非机动车道路段

服务水平为 Ｃ级。
４．３　焦作市非机动车道设计改善方案

为了提出适用于焦作市非机动车道的改善方

案，特对焦作市各主要道路的断面形式及其非机

动车道隔离方式进行了实地调研，调查情况如

表１０所示。
从表１０中可以看出，焦作市大部分道路为

表 １０　焦作市主要道路横断面情况及机非隔离方式

Ｔａｂｌｅ１０　ＭａｉｎｒｏａｄｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆＪｉａｏｚｕｏａｎｄ

ｉｓｏｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｏｆｍｏｔｏｒａｎｄｎｏｎｍｏｔｏｒｖｅｈｉｃｌｅｓ

道路名称 断面形式 机非隔离方式 是否布设路侧停车位

迎宾路 四块板 绿化带隔离 是

丰收路 三块板 绿化带隔离 否

人民路 两块板 划线隔离 否

解放路 三块板 分隔带隔离 否

塔南路 四块板 分隔带隔离 是

焦东路 一块板 划线隔离 否

民主路 一块板 划线隔离 否

建设路 三块板 绿化带隔离 是

世纪路 三块板 绿化带隔离 是

山阳路 三块板 绿化带隔离 是

工业路 三块板 绿化带隔离 是

站前路 一块板 划线隔离 是

政二街 一块板 划线隔离 是

龙源路 三块板 绿化带隔离 否

和平街 一块板 划线隔离 是
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一块板和三块板道路，因此，下面提出的改善方案

应主要适用于一块板与三块板道路。

此改善设计以焦作市政二街路段为例，此道

路断面形式为一块板道路，机动车道为双向四车

道，单机动车道宽度为 ３．５ｍ，两侧各有 ３．５ｍ宽
的非机动车道，机动车道与非机动车道之间采用

划线隔离，人行道宽度为 ４ｍ，在道路两侧分别划
有２ｍ宽的停车位，停车位使用率达到８８％。

根据４．２节的计算，得到改善后道路非机动车
宽度应为４．７ｍ，其中属于自行车道部分的宽度应
为１．３ｍ，属于电动车道的部分宽度应为３．４ｍ。

１）原始道路断面
原始道路断面如图 １０所示。政二街原始道

路断面为为机动车与非机动车共用一块板道路，

隔离方式为划线隔离。优点是节省道路资源，道

路交通状况不好时，机动车可以通过临时占用非

机动车道路来缓解交通压力。缺点为：①机非混
行降低通行效率，增加安全隐患；②路边停车干扰
非机动车行驶；③非机动车占用机动车道，造成安
全隐患；④电动车与自行车混行，互相造成干扰。

２）改善方案
政二街路段改善方案横断面设置形式如

图１１所示，其中自行车道与电动车道分别采用不
同颜色涂料进行涂装，已达到隔离自行车道与电

动车道的目的。

改善方案的道路断面为非机动车道与机动车

道共用一块板面，但是位于不同的高度层；自行车

与电动车处于同一高度层，但是用不同颜色涂装

进行隐形隔离，人行道位于最高层。隔离方式为

通过抬升非机动车道形成空间隔离。优点为：

①将非机动车道从原来的与机动车道同一高度的
平面抬升５～７ｃｍ的高度，在空间上形成机动车
与非机动车的隔离；②路边的绿化设施也能对非
机动车和行人之间形成一定的隔离，给非机动车

图 １０　政二街路段原始道路断面

Ｆｉｇ．１０　ＯｒｉｇｉｎａｌｒｏａｄｓｅｃｔｉｏｎｏｆＺｈｅｎｇｅｒＳｔｒｅｅｔ

图 １１　政二街路段改善方案

Ｆｉｇ．１１　ＩｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｓｃｈｅｍｅｏｆＺｈｅｎｇｅｒＳｔｒｅｅｔ

行驶营造独立的空间；③非机动车道抬升后，杜绝
了机动车路边随机停车的现象；④发生事故时，将
事故车辆移除就可以很快地恢复交通运行，不需

要维修更换支出；⑤对自行车道与电动车道之间
采用不同颜色铺装的形式进行隔离，达到导向行

驶作用，减少二者之间的相互干扰；⑥电动车道一
侧安装防护栏防止电动车摔下台阶的情况出现，

保障电动车出行者的安全；⑦良好的道路条件也
将起到引导并增加绿色交通出行的比例。缺点为

增加修建成本。

４．４　政二街路段非机动车道改善方案评价
４．４．１　建立层次分析结构图

结合本次选取的 ７项基础指标，建立非机动
车系统综合评价层次结构如表１１所示。

表 １１　层次结构

Ｔａｂｌｅ１１　Ｈｉｅｒａｒｃｈｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

准则层

（类别指标）
指标层（基础指标）

设施类 Ｗ１

Ｗ１１：非机动车道非直线系数
Ｗ１２：是否设置非机动车道

Ｗ１３：非机动车道上是否明确划分自行车道
与电动车道

Ｗ１４：机动车占用非机动车道路侧停车比例

运行类 Ｗ２
Ｗ２１：自行车流量，辆／ｈ
Ｗ２２：自行车速度，ｋｍ／ｈ

安全类 Ｗ３

Ｗ３１：非机动车道与机动车道是否有效隔离
Ｗ３２：自行车道与电动车道是否有效隔离
Ｗ３３：非机动车道与人行道有无隔离

　　注：目标层为非机动车交通系统综合评价。

４．４．２　数据调查与计算
１）基础指标数据的获取
通过调查及计算，获取政二街路段自行车交

通系统基础指标原始数据如表１２所示。
表 １２　基础指标原始数据

Ｔａｂｌｅ１２　Ｒａｗｄａｔａｏｆｂａｓｉｃｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ

指标 改善前 改善后

Ｗ１１ １ １

Ｗ１２ ０ １

Ｗ１３ ０ １

Ｗ１４ ０．８８ ０

Ｗ２１ ９７８ １１００

Ｗ２２ １１．７９ １８．００

Ｗ３１ ０ １

Ｗ３２ ０ １

Ｗ３３ ０ １

　　２）计算综合指标值
首先利用层次分析法求基础权重，邀请１０名

专家进行问卷调研获取原始调查数据，计算判断

矩阵最大特征根，利用特征根法求得各类指标的

权重。然后针对基础指标，利用熵理论计算熵权。
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最后，获取基础指标组合权重，结果如表１３所示。
对指标属性进行识别及修正，识别负向指标：

机动车占用非机动车道路侧停车比例（Ｗ１４）、自
行车流量（Ｗ２１）。针对负向指标采用负数法进行
指标的正向化处理，并对原正向指标和处理后的

指标采用均值法进行无量纲化处理，得到无量纲

的指标值，结果如表１４所示。
经过上述计算，最终获得政二街路段非机动

车交通系统改善前后的综合指标值。由式（１５）
可求得改善前评价综合指标值为 ０．０２２３９，改善
后为１．１７９４，远大于改善前的指标值。由数据可
见，此改善方案显著提高了政二街路段非机动车

系统的运行服务水平，机非混行、机动车占道行驶

等问题也将得到改善，也证明改善方案的可实

施性。

表 １３　相关指标权重

Ｔａｂｌｅ１３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｗｅｉｇｈｔｓ

准则层
准则层对

目标层权重
指标层

指标层对

目标层权重
熵权

组合

权重

Ｗ１ ０．３１０

Ｗ１１ ０．０７５０ ０．１６７１ ０．１１９３
Ｗ１２ ０．１６５７ ０．０８３６ ０．１３１８
Ｗ１３ ０．０９６７ ０．０８３６ ０．０７６９
Ｗ１４ ０．０９０８ ０．０８３６ ０．０７２２

Ｗ２ ０．２４８
Ｗ２１ ０．０６２０ ０．１６６９ ０．０９８５
Ｗ２２ ０．１２６０ ０．１６４６ ０．１９７４

Ｗ３ ０．４４２

Ｗ３１ ０．１４５９ ０．０８３６ ０．１１６１
Ｗ３２ ０．１１３０ ０．０８３６ ０．０８９９
Ｗ３３ ０．１２３１ ０．０８３６ ０．０９７９

　　注：目标层为非机动车交通系统。

表 １４　经正向化和无量纲化处理后的指标值

Ｔａｂｌｅ１４　Ｉｎｄｅｘｖａｌｕｅｓａｆｔｅｒｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄ

ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｔｒｅａｔｍｅｎｔ

指标 改善前 改善后

Ｗ１１ １ １

Ｗ１２ ０ ２

Ｗ１３ ０ －２

Ｗ１４ －２ ０

Ｗ２１ ０．９４１３ １．０５８７

Ｗ２２ ０．７９１５ １．２０８５

Ｗ３１ ０ ２

Ｗ３２ ０ ２

Ｗ３３ ０ ２

５　结　论

本文试图通过对城市非机动车系统进行一系

列的调查与研究，寻找到一种行之有效的非机动

车道改善方案，为大部分城市存在的机非混行等

问题提供一些新的解决方法。本文的主要结论

如下：

１）本文对目前非机动车道存在的问题，做出
了相对全面、准确的分析，并且指出了目前亟需解

决的问题，并对各种问题的成因进行了分析讨论。

２）本文分析了目前城市道路断面形式以及
非机动车道与机动车道常用隔离方式，并通过查

阅资料，提出一种空间隔离措施———将非机动车

道抬升一定的高度，从而达到与机动车的分离的

目的。并且针对电动车与自行车混行的现状，提

出一种新的措施，将自行车道与电动车道抬升到

同一高度，用不同颜色涂装，起到警示引导的作

用，让两者各行其道，互不干扰，起到隐形隔离的

效果。

３）本文采用了一种新的评价模型———基于
层次分析法与熵理论的非机动车交通系统评价模

型，以焦作市政二街为例，对于采取改善方案前后

进行了对比评价，验证了改善方案的有效性。
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Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎａｎ＿ｚｈｅｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于多传感器测量的航天器舱段自动

对接位姿调整方法

陈冠宇１，成群林１，，张解语２，洪海波１，何军１

（１．上海航天精密机械研究所，上海 ２０１６００；　２．西安电子科技大学 机电工程学院，西安 ７１００７１）

　　摘　　　要：针对航天器舱段对接通常采用的手工操作方式效率低、精度差和可靠性难
以保证的问题，研发了一种基于多传感器测量的舱段自动对接装置，其中舱体位姿的测量和调

整是保证对接质量和效率的关键因素。提出了一种基于激光轮廓传感器和 ＣＣＤ图像传感器
等多传感器协同测量的舱段六自由度位姿估计和调整方法。首先，采用激光轮廓传感器对舱

体进行扫描，获取位姿三维点云信息，并采用改进的最小二乘法对被测舱段位姿进行求解；然

后，通过 ＣＣＤ图像传感器获取舱段对接孔位置，通过圆拟合计算角度偏差，求解和拟合的结果
将反馈至控制系统进行调姿和对接。采用 Ｇｏｃａｔｏｒ２３５０激光轮廓传感器及大恒 ＭＥＲ１８１０
２１Ｕ３Ｃ工业相机进行舱体测量和对接实验，结果表明，舱体位姿调整精度和效率均达到对接
要求。该方法结合了激光轮廓传感器的可靠性和机器视觉的灵活性，有效提高了自动对接系

统的效率、稳定性和一致性，足以满足未来军用以及民用的需求。

关　键　词：舱段自动对接；位姿调整；多传感器测量；位姿计算；数据处理
中图分类号：ＴＰ２３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２３２０８

　　舱段对接是影响航天器整体质量的关键因素
之一，目前国内仍大多采用人工方式，效率低、精

度差、可靠性难以保证，难以满足迫切的市场需

求。因此，研发整套的高效、高精、柔性的自动舱

段对接系统迫在眉睫
［１３］
。在舱段自动对接过程

中，需要对舱段的位姿进行精确、快速地测量以得

到其相对位姿误差，并针对该误差进行有效的调

整。舱段位姿测量和调整是保证对接效率、精度

和质量的关键，具有重要的研究意义和应用价值。

目前，国内外已有多家机构对位姿的测量和

调整方法进行了研究。大多数工程案例
［４７］
都采

用激光跟踪系统（ＬａｓｅｒＴｒａｃｋｅｒＳｙｓｔｅｍ，ＬＴＳ）作为
位姿测量的手段，该方法测量精度高，测量范围

广，在大型舱段如飞机
［８］
的对接过程中应用较

多。此外，金贺荣等
［９］
将双目视觉测量技术应用

于航天器的水平对接过程，该方法通过双目相机

测量并匹配被测舱段表面预先喷涂的靶点，完成

对接舱段位姿的测量。但以上２种技术均需要在
被测物表面安装或喷涂相应的靶标，因此增加了

人工成本，降低了生产效率，对于导弹等需成批生

产的航天器来说，该问题极大地限制了此类技术

的应用。此外，安装或喷涂靶标时并不能保证靶

标位置达到完全准确，因此可能会引入新的误差。

除了以上２种技术，也可通过机器视觉识别被测
物几何基元的方式完成对零件位姿的测量

［１０１１］
，

或通过匹配相应的 ＣＡＤ模型完成测量［１２］
，但零

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906020&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 陈冠宇，等：基于多传感器测量的航天器舱段自动对接位姿调整方法

件的实际尺寸相对 ＣＡＤ模型具有差异，可能引入
误差，鲁棒性较差。随着测量技术的发展，激光轮

廓传感器———亦即线结构光三角法的出现为该问

题提供了新的解决思路，如 Ｎｇｕｙｅｎ和 Ｌｅｅ［１３］通过
激光轮廓传感器对焊缝进行扫描，提取相应的几

何特征和参数，对焊接质量进行评价。Ｒａｈａｙｅｍ
和 Ｋｊｅｌｌａｎｄｅｒ［１４］将机械臂和激光轮廓传感器结合
使用，进行零件的参数测量和计算，并根据激光轮

廓传感器的测量特性研究了回转体椭圆轮廓线拟

合的精度问题。Ｓｃｈａｌｋ等［１５］
对线结构光三角法

获得的截面进行了分析。以上研究大多集中在物

体形貌特征的测量，对位姿测量问题涉及较少，但

其高精度、高抗干扰能力的特点使其具有解决该

问题的潜质，如 Ｂｅｌｌａｎｄｉ等［１６］
将工业相机和激光

轮廓传感器共同安装于机械手的末端构成机器人

手眼系统，对待测物体进行识别并确定其位置，完

成机器人的抓取动作，但该方法不适用于本文所

述的航天器对接情景。

本文提出了一种基于多传感器协同测量的舱

段位姿估计和调整方法，该方法采用激光轮廓传

感器和 ＣＣＤ图像传感器对舱段进行测量，结合了
激光轮廓传感器的可靠性和机器视觉的灵活性，

通过传感器对舱段进行扫描，测得其除自转角外

５个自由度的位姿，并通过机器视觉确定舱段绕
轴线的转角。在此基础上，采用了改进的最小二

乘法对被测舱段位姿进行求解，结果将反馈至控

制系统进行调姿和对接。

１　 舱段位姿多传感器协同测量

１．１　测量原理
任意状态的舱段位姿可以用六维向量（ＸＣ，

ＹＣ，ＺＣ，α，β，γ）来唯一表示，如图 １所示。其中，
ＸＣ、ＹＣ和 ＺＣ为舱段端面中心点 ＯＣ在标定架坐标
系 Ｏ０（实际测量坐标系）中的位置，β和 γ分别为
舱段轴线在 Ｘ０Ｏ０Ｙ０和Ｘ０Ｏ０Ｚ０平面中投影的倾斜

图 １　舱段位姿示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃａｂｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅ

角，α为舱段绕自身轴线的自转角。
对于舱段对接来说，不同舱段间的位姿偏差

主要为沿 Ｙ０、Ｚ０轴的平移偏差 Δｙ、Δｚ以及绕 Ｘ０、
Ｙ０、Ｚ０轴的旋转偏差 Δα、Δβ和 Δγ。一般来说，
舱段对接采用间隙配合，要想成功对接，舱段之间

的位姿误差不能高于０．１ｍｍ。因此，整个测量系统
的设计精度为 ０．１ｍｍ，重复精度不低于 ０．０３ｍｍ。
通常来说，激光测量能够进行三维测量，精度高、

可靠性好，但效率较低，而视觉测量速度快、灵活

性强，但往往用于二维场合，并受到视场的限制。

为了满足高精度、高效率位姿三维测量的需求，将

采用激光轮廓扫描与工业相机局部拍摄协同的测

量方式，如图２所示，即 Δｙ、Δｚ、Δβ和 Δγ通过激
光轮廓传感器测得，Δα通过工业相机测得。激
光轮廓传感器本质上是一种基于光学三角测量法

的二维激光测距传感器，可以获得激光扇面内的

光带上若干离散点相对于传感器的深度信息，通

过扇面移动可以拟合出舱段轴线及端面位姿信

息。工业相机可以通过拍照获取销孔位置，通过

图像处理可以测出不同舱段绕轴自转的角度与目

标角度之间的差异。多传感器协同测量既体现了

激光轮廓传感器测量的可靠性，又发挥了机器视

觉测量的灵活性。

图 ２　舱段位姿多传感器测量系统

Ｆｉｇ．２　Ｃａｂｉｎｓｅｃｔｉｏｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅ

ｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

１．２　位姿求解算法
１．２．１　轴线及端面位姿求解

根据激光轮廓传感器获得的物体轮廓点云数

据进行求解就可以得到被测物的位姿。扫描过程

中，同时记录传感器的 Ｘ０坐标，令 Ｘ０＝ｘｉ，可取得
若干平行平面上的轮廓数据，即一组相似的椭圆

圆弧链（Ｌ１，Ｌ２，…，ＬＮ），如图３所示。
这些轮廓数据从微观上来看为一系列离散的

点，因此，对于每个圆弧链（Ｌ１，Ｌ２，…，ＬＮ），取其具
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图 ３　通过若干椭圆圆弧估计轴线参数的过程示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｆｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇａｘｉｓ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔｈｒｏｕｇｈｓｅｖｅｒａｌｅｌｌｉｐｔｉｃａｌａｒｃｓ

有最大 Ｙ０坐标的点（Ｐｂ１，Ｐｂ２，…，ＰｂＮ），根据几何
关系可知，（Ｐｂ１，Ｐｂ２，…，ＰｂＮ）为圆柱的一条母线，
因此其倾角即圆柱轴线的倾角。对其在平面

Ｘ０Ｏ０Ｙ０上的投影通过最小二乘拟合算法进行拟
合，就可以求得 β。同时，对椭圆圆弧链进行拟
合，所得圆心记为（Ｃ１，Ｃ２，…，ＣＮ），对其在平面
Ｘ０Ｏ０Ｚ０上的投影通过最小二乘拟合算法进行拟
合，就可以求得 γ。再根据 β和 γ的值对舱段进
行调平。调平后，再次采用激光轮廓传感器进行

扫描，得到椭圆圆弧（Ｌ′１，Ｌ′２，…，Ｌ′Ｎ）。此时，β和
γ约等于零，因此（Ｌ′１，Ｌ′２，…，Ｌ′Ｎ）接近正圆圆弧，
对其进行正圆拟合，得到对应圆心（Ｃ′１，Ｃ′２，…，
Ｃ′Ｎ），进行空间直线拟合，得到零件轴线的方向向
量以及其与平面 Ｙ０Ｏ０Ｚ０的交点。根据投影关系
可知，此时端面在平面 Ｘ０Ｏ０Ｚ０上的投影为一条
直线，因此可对该直线进行拟合，得到端面中心

Ｘ０的坐标 ＸＣ，根据轴线的空间位姿，计算端面中
心的坐标（ＸＣ，ＹＣ，ＺＣ），平移完成对零件进行位姿
测量和调整。

对椭圆圆弧（Ｌ１，Ｌ２，…，ＬＮ）进行最小二乘拟
合选取目标函数为

Ｄ（ａ）＝∑
Ｍ

ｉ＝１
Ｇ（ｘｉ，ｙｉ，ａ）

２
（１）

式中：ａ为椭圆一般方程的六维系数向量，满足
ａ＝［Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ，Ｅ，Ｆ］Ｔ；Ｍ为每个椭圆上拟合点的
个数；Ｇ（ｘｉ，ｙｉ，ａ）为椭圆方程的一般形式，即

Ｇ（ｘｉ，ｙｉ，ａ）＝Ａｘ
２＋Ｂｘｙ＋Ｃｙ２＋Ｄｘ＋Ｅｙ＋Ｆ

（２）
对式（２）的求解方法较多，Ｒａｈａｙｅｍ等［１７］

对

各种拟合算法进行了讨论，并认为由 Ｈａｌíｒ［̌１８］和
Ａｈｎ［１９］等提出的改进直接最小二乘拟合算法在效
率、准确度和抗噪等方面性能优异。该算法是对

Ｆｉｔｚｇｉｂｂｏｎ等［２０］
提出的椭圆直接最小二乘算法的

改进，避免了约束矩阵的奇异性
［２１２３］

给计算带来

的不便，相比其他迭代算法效率更高。

该算法中，最小二乘可表述为一个最优化

问题：

ｍｉｎ
ａ
（Ｄ１ Ｄ２）（ａ１ ａ２）

Ｔ ２ （３）

式中：ａ１和 ａ２为对应椭圆代数方程中的系数向
量，其中 ａ１＝［Ａ　Ｂ　Ｃ］，ａ２＝［Ｄ　Ｅ　Ｆ］；参数
矩阵 Ｄ１和 Ｄ２分别为

Ｄ１ ＝

ｘ２１ ｘ１ｙ１ ｙ２１
  

ｘ２ｉ ｘｉｙｉ ｙ２ｉ
  

ｘ２Ｍ ｘＭｙＭ ｙ２

















Ｍ

Ｄ２ ＝

ｘ１ ｙ１ １

  

ｘｉ ｙｉ １

  

ｘＭ ｙＭ







































１

（４）

其中：（ｘｉ，ｙｉ）为拟合点的坐标。对于椭圆代数拟

合问题来说，约束条件 ４ＡＣ－Ｂ２＝１可写作如下
矩阵形式：

［ａ１ ａ２ [］ Ｒ ０３×３
０３×３ ０３× ]

３

［ａ１ ａ２］
Ｔ ＝１ （５）

其中：Ｒ为一个３×３的约束矩阵，即

Ｒ＝
０ ０ ２
０ －１ ０









２ ０ ０

（６）

在式（５）情况下，式（２）即是一个约束最优化
问题，根据文献［１８］有
ＤＴ１Ｄ１ａ

Ｔ
１ ＋Ｄ

Ｔ
１Ｄ２ａ

Ｔ
２ ＝λＲａ

Ｔ
１

ＤＴ２Ｄ１ａ
Ｔ
１ ＋Ｄ

Ｔ
２Ｄ２ａ

Ｔ
２ ＝

{ ０
（７）

式中：λ为拉格朗日乘数。对式（７）进行求解，可
得椭圆一般方程的６个系数 Ａ～Ｆ，进而可解出椭
圆的几何参数，即椭圆长、短半轴 ａ、ｂ，椭圆的圆
心坐标（ｘＣ，ｙＣ）以及椭圆的旋转角 φ。再对圆心
（Ｃ′１，Ｃ′２，…，Ｃ′Ｎ）进行空间直线拟合，选取目标函
数为

Ｑｙ（ｐ，ｙ０）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｐｘｉ－ｙ０）

２

Ｑｚ（ｑ，ｚ０）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｚｉ－ｑｘｉ－ｚ０）

{ ２

（８）

式中：拟合的空间直线与平面 Ｙ０Ｏ０Ｚ０的交点为
Ｐ０（０，ｙ０，ｚ０），该空间直线的一个方向向量为 Ｔ＝
（１，ｐ，ｑ）。对式（８）进行求解，可得直线与平面
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Ｙ０Ｏ０Ｚ０的交点 Ｐ０（０，ｙ０，ｚ０）以及直线的一个方向
向量 Ｔ＝（１，ｐ，ｑ）。根据该方向向量求出对应轴
线的姿态角 γ，同样的，通过拟合母线的方式得到
轴线姿态角 β。由于舱段调平后端面在平面
Ｘ０Ｏ０Ｚ０和 Ｘ０Ｏ０Ｙ０上的投影为一条直线，因此可
通过图形学的方式求取端面中心 ＸＣ，根据轴线的

空间位姿
［２４］
计算端面中心的坐标（ＸＣ，ＹＣ，ＺＣ）。

１．２．２　销孔角度偏差求解
工业相机测量目的是测出舱段实际绕轴自转

的角度与目标角度之间的差异，即实现舱段端

面１上定位孔和与之对应端面 ２上定位销位置
（ｘ３，ｙ３，ｚ３）、（ｘ４，ｙ４，ｚ４）以及销和孔之间夹角 Δα
测量，并驱动旋转机构补偿该误差。以舱段端面

Ｏ１为例，如图 ４所示，采用工业相机对孔进行拍
摄，经图像处理测得孔圆心在标定板坐标系

Ｏ３Ｘ３Ｙ３Ｚ３中的坐标是（ｘ３３，ｙ３３，ｚ３３）。为了方便与
端面Ｏ２上的销进行比对，需要将孔坐标转换到世
界坐标系 Ｏ０Ｘ０Ｙ０Ｚ０中，即
（ｘ３，ｙ３，ｚ３）＝（ｘ３３＋ｘ０３，ｙ３３＋ｙ０３，ｚ３３＋ｚ０３） （９）

同理，采用另一台 ＣＣＤ相机对端面 ２进行拍
摄。若端面 Ｏ２上的标定板坐标系是 Ｏ４Ｘ４Ｙ４Ｚ４，
则销在世界坐标系 Ｏ０Ｘ０Ｙ０Ｚ０中的坐标为
（ｘ４，ｙ４，ｚ４）＝（ｘ４４＋ｘ０４，ｙ４４＋ｙ０４，ｚ４４＋ｚ０４）（１０）

经过姿态的多次测量和调整，当两舱段轴线

的对中误差小于装配公差时，就认为两舱段轴线

已经调成水平，此时由激光轮廓传感器测得的端

面 Ｏ１和端面 Ｏ２的圆心坐标分别为（ｘ１，ｙ１，ｚ１）和
（ｘ２，ｙ２，ｚ２），则孔和销之间的夹角为

Δα＝ａｒｃｔａｎ
ｚ３－ｚ１
ｙ３－ｙ１

－ａｒｃｔａｎ
ｚ４－ｚ２
ｙ４－ｙ２

（１１）

综上，通过以上步骤，可分别求出舱段轴线的

３个姿态角 α、β和 γ，以及端面圆心的空间坐标
（ＸＣ，ＹＣ，ＺＣ）。考虑到最小二乘法对离群值的敏

感性，可通过Ｍ估计［１９，２５］
对以上最小二乘拟合算

法的鲁棒性进行增强。

图 ４　舱段端面销、孔位置测量原理

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｆｏｒｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｃａｂｉｎ

ｅｎｄｆａｃｅｐｉｎａｎｄｈｏｌｅ

２　舱段位姿调整

舱段位姿调整机构如图 ５所示，每个舱段采
用２个托架支撑，舱段自动对接平台通过一套调
姿托架（含２个托架）与一套基准托架（含 ２个托
架）来实现舱段对接过程的协同调姿，２个基准托
架用于托举第一段舱段，作为对接基准，２个调姿
托架托举待对接的舱段，可实现舱段偏摆、俯仰以

及绕轴线旋转 ３种姿态调姿，与基准舱段完成对
接，托架具有一定柔性，用于补偿对接误差以完成

对接。详细的舱体位姿测量及调整流程如图６所
示。首先，通过激光轮廓传感器测得舱段倾角 β、

γ，并驱动调姿平台沿 Ｙ０、Ｚ０方向运动，将舱段调
平；其次，通过激光轮廓传感器测量拟合出舱段前

端面的中心位置（ＸＣ，ＹＣ，ＺＣ），再次驱动调姿平台
沿 Ｙ０、Ｚ０方向运动，将需要对接的舱段调整到同
一高度。接下来，采用工业相机对舱段对接销、孔

位置进行拍照，获取角度偏差并驱动舱体自转。

只要销、孔位置达到装配公差，就驱动舱段沿 Ｘ０
方向移动 ＸＣ距离，完成对接。需要说明的是，对
接的２个舱段，一个为基准舱段，只需要执行流程

图 ５　舱段位姿调整机构原理图和设计图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍａｎｄｄｅｓｉｇｎｄｒａｗｉｎｇｏｆｃａｂｉｎ

ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍ

５３２１



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 ６　位姿测量调整流程图

Ｆｉｇ．６　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄ

ａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｆｌｏｗｃｈａｒｔ

中的步骤① ～④即可，另一个为对接舱段，以基准
舱段为基准进行姿态调整和对接。

３　实验验证与分析

项目研制的舱段自动对接装置如图 ７所示，

位姿测量系统采用了 Ｇｏｃａｔｏｒ２３５０激光轮廓传感
器，该传感器测量范围４００ｍｍ，视场ＦＯＶ为１５８～
３６５ｍｍ，Ｚ方向分辨率为 ０．０１９～０．０６０ｍｍ，Ｘ方
向分辨率为０．１５～０．３ｍｍ，视觉系统采用２套大恒
ＭＥＲ１８１０２１Ｕ３Ｃ工业相机，分辨率为４９１２像素 ×
３６８４像素，像素尺寸为１．２５μｍ×１．２５μｍ，分别

图 ７　舱段自动对接平台

Ｆｉｇ．７　Ｃａｂｉｎａｕｔｏｍａｔｉｃｄｏｃｋｉｎｇｐｌａｔｆｏｒｍ

配备 Ｍ２５１４ＭＰ２百万像素定焦镜头，焦距为
２５ｍｍ。系统采用了 Ｈｏｌｃｏｎ机器视觉软件对视觉
系统进行标定及二维测量图像处理。因此，该配

置完全满足了舱体位姿测量的精度需求。

对舱段进行位姿测量、调整及对接实验，首先

采用激光轮廓传感器对舱体进行扫描，扫描获取

的图像及处理结果如图 ８所示。实验中，分别对
直径为１２５、２００和 ３４０ｍｍ３种舱段进行了测量，
每个舱段测量３次，并采用第 ２节的位姿求解方
法，求得 ＸＣ、ＹＣ、ＺＣ、β和 γ的绝对测量误差以及
重复误差，如表１所示。可以看出，该测量系统远
远满足了绝对测量误差 ０．１ｍｍ，重复测量误差
０．０３ｍｍ的要求。

采用激光轮廓传感器进行一次测量后，将位

姿求解结果反馈到控制系统中进行位姿调整，调

整后再采用激光轮廓传感器进行测量，某型号航

天器调整前后的测量结果如表 ２所示。可以看
出，通过一次调整，ＸＣ、ＹＣ、ＺＣ、β和 γ的位姿已经
满足对接的要求。在保证测量精度的前提下，一

次扫描时间在 ３０ｓ以内，也能满足快速测量的
要求。

在此基础上，采用经过标定的大恒相机对舱

段端面上的３个孔的两两夹角进行测量，测量和
图像处理结果如图９所示。为验证孔位测量的

图 ８　激光轮廓传感器扫描及处理结果

Ｆｉｇ．８　Ｌａｓｅｒｐｒｏｆｉｌｅｓｅｎｓｏｒｓｃａｎｎｉｎｇａｎｄ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

表 １　舱段位姿测量误差

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｏｆｃａｂｉｎ

ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅ

误差 β／（°） γ／（°） ＸＣ／ｍｍ ＹＣ／ｍｍ ＺＣ／ｍｍ

绝对误差均值 ０．００７８ ０．０１１３ ０．０２２３ ０．０２２２ ０．０１６５

绝对误差最大值 ０．０１２５ ０．０１３７ ０．０２８１ ０．０２８７ ０．０２５９

重复测量标准差 ０．００１４ ０．０００３ ０．０００９ ０．０１２１ ０．００１４

重复测量极差 ０．００２８ ０．０００５ ０．００１７ ０．００２１ ０．００２８
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表 ２　各舱段调整前后位姿数据

Ｔａｂｌｅ２　Ｅａｃｈｃａｂｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅｄａｔａｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

舱段号 调整前／后 β／（°） γ／（°） ＸＣ／ｍｍ ＹＣ／ｍｍ ＺＣ／ｍｍ

１
前 ０．８７５２ －０．００２１ －３９．１２１ ２６６．０５１ ３８．０３３
后 ０．００６４ －０．００１７ －３８．９５１ ２６６．１０９ ３８．０１１

２
前 ０．７８１１ －０．６３１５ ２８８８．４１６ ２６６．１５１ ３８．０２１
后 ０．００８４ －０．００４４ ２８８８．４２６ ２６６．１７６ ３７．９３６

３
前 ０．６７５４ 　０．１２４５ ４２７８．６０１ ２６６．１６５ ３７．９６５
后 ０．００７３ －０．００１２ ４２７８．５７８ ２６６．１７１ ３７．９８６

图 ９　舱体对接孔位置图像处理结果

Ｆｉｇ．９　Ｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃａｂｉｎ

ｄｏｃｋｉｎｇｈｏｌｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

精度，引入 ＡＰＩ（美国自动精密工程公司）激光跟
踪仪对相机拍照测量的精度进行验证，相机测量

结果与 ＡＰＩ激光跟踪仪的测量结果进行比对，如
表３所示。可以看出，相机和 ＡＰＩ激光跟踪仪夹
角测量最大的误差为０．０１５２９°，满足了测量的精
度要求。

采用相机进行一次测量后，将角度偏差求解

结果反馈到控制系统中进行调整，调整完后再进

行测量，调整前后的测量结果如表 ４所示。可以
看出，通过一次调整，对接角度偏差 Δα已经满足
对接的要求。在此基础上，经过多次实验验证，

３个舱段均能顺利完成对接，对接成功率为
１００％。此外，该系统将对接时间从原来手工操作

表 ３　舱段孔之间夹角测量

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｃａｂｉｎｈｏｌｅｓ （°）

舱段号 夹角 ＡＰＩ 相机 误差

１
孔１、孔２夹角 ４．９７１３２ ４．９７７６３ ０．００６３１
孔２、孔３夹角 ５．０１０３７ ４．９９５３３ －０．０１５０４
孔１、孔３夹角 ９．９８１６９ ９．９７２９６ －０．００８７３

２
孔１、孔２夹角 ５．００１１９ ４．９９１５７ －０．００９６２
孔２、孔３夹角 ５．０１８０４ ５．０１１９０ －０．００６１４
孔１、孔３夹角 １０．０１９２０ １０．００３９１ －０．０１５２９

表 ４　调姿前后相邻舱段相对自转角测量数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｌａｔｉｖｅｓｅｇｍｅｎｔａｎｇｌｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆａｄｊａｃｅｎｔ

ｃａｂｉｎｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｐｏｓｔｕｒｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

舱段号 调整前／后 Δα／（°）

１和２
前 ５．７３４５
后 ０．０００３

２和３
前 ４．６６７４
后 ０．００１２

１ｈ缩短至 １０ｍｉｎ，极大地提高了航天器舱段对接
的效率。

４　结　论

本文针对舱段自动对接装配中的位姿测量及

调整问题，提出了一种基于多传感器测量的舱段

测量及位姿调整方法：

１）该方法采用了激光轮廓传感器和 ＣＣＤ图
像传感器对多个舱段的位姿分别进行测量，并采

用改进的最小二乘法对被测舱段位姿进行求解，

位姿求解结果将反馈至控制系统中进行调姿和

对接。

２）实验结果表明，舱段位姿测量及调整精度
满足了对接需求。该方法有效提高了自动对接系

统的精度、效率和稳定性，提高了装配一致性，满

足航天器舱段自动对接的要求。

３）多传感器测量技术对航天器舱段自动对
接进行了具有重要意义的探索，具有广阔的推广

应用前景。
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ｃｏｎｔｒｏｌｓ［Ｊ］．Ｓｙｓｔｅｍｓ＆ ＣｏｎｔｒｏｌＬｅｔｔｅｒｓ，２０１４，２５（５）：３７５

３８５．

［３］ ＴＩＬＬＥＲＳＯＮＭ，ＩＮＡＬＨＡＮＧ，ＨＯＷ ＪＰ．Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎａｎｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｓｕｓｉｎｇｃｏｎｖｅｘｏｐｔｉｍｉｚａ
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ｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｂｕｓｔ＆Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１６，１２：２０７２４２．

［４］郭志敏，蒋君侠，柯映林．基于 ＰＯＧＯ柱三点支撑的飞机大

部件调姿方法［Ｊ］．航空学报，２００９，３０（７）：１３１９１３２４．

ＧＵＯＺＭ，ＪＩＡＮＧＪＸ，ＫＥＹＬ．Ｐｏｓｔｕｒｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｆｏｒｌａｒｇｅａｉｒ

ｃｒａｆｔｐａｒｔｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｒｅｅＰＯＧＯｓｔｉｃｋｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｕｐｐｏｒｔ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００９，３０（７）：１３１９

１３２４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］文科，杜福洲，张铁军，等．舱段类部件数字化柔性对接系统

设计与试验研究［Ｊ］．航空制造技术，２０１７，５３０（１１）：２４３１．

ＷＥＮＫ，ＤＵＦＺ，ＺＨＡＮＧＴＪ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｅｓｉｇｎａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｆｏｒｄｉｇｉｔａｌｆｌｅｘｉｂｌｅａｌｉｇｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍｏｆｃａｂｉｎｃｏｍｐｏ

ｎｅｎｔｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，５３０

（１１）：２４３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］高超．导弹柔性装配系统关键技术研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔

滨工业大学，２０１４．

ＧＡＯＣ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｆｌｅｘｉｂｌｅａｓｓｅｍ

ｂｌｙｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］于斌．航天器舱段自动对接技术研究与仿真［Ｄ］．秦皇岛：

燕山大学，２０１６．

ＹＵＢ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃａｂｉｎａｕｔｏ

ｍａｔｉｃｄｏｃｋｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｄ］．Ｑｉｎｈｕａｎｇｄａｏ：ＹａｎｓｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］邹冀华，刘志存，范玉青．大型飞机部件数字化对接装配技

术研究［Ｊ］．计算机集成制造系统，２００７，１３（７）：１３６７１３７３．

ＺＯＵＪＨ，ＬＩＵＺＣ，ＦＡＮＹＱ．Ｌａｒｇｅｓｉｚｅａｉｒｐｌａｎｅｐａｒｔｓｄｉｇｉｔａｌ

ａｓｓｅｍｂｌｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，２００７，１３（７）：１３６７１３７３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］金贺荣，刘达，于斌，等．舱段自动装配位姿求解方法研究

［Ｊ］．中国机械工程，２０１７，２８（１）：８８９２．

ＪＩＮＨＲ，ＬＩＵＤ，ＹＵＢ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｓｏｌｖｉｎｇ

ｔｈｅａｕｔｏｍａｔｉｃａｓｓｅｍｂｌｙｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃａｂｉｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＭｅ

ｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，２８（１）：８８９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ＶＥＮＴＵＲＡＪＡ，ＷＡＮＷ．Ａｃｃｕｒａｔｅｍａｔｃｈｉｎｇｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎ

ａｌｓｈａｐｅｓｕｓｉｎｇｔｈｅｍｉｎｉｍａｌｔｏｌｅｒａｎｃｅｚｏｎｅｅｒｒｏｒ［Ｊ］．Ｉｍａｇｅａｎｄ

ＶｉｓｉｏｎＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，１９９７，１５（１２）：８８９８９９．

［１１］ＤＡＶＩＤＰ，ＤＥＭＥＮＴＨＯＮＤ，ＤＵＲＡＩＳＷＡＭＩＲ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌｔａ

ｎｅｏｕｓｐｏｓｅａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｅｎｃｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｌｉｎｅｆｅａ

ｔｕｒｅｓ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２００３ＩＥＥＥＣｏｍｐｕｔｅｒＳｏｃｉｅｔｙ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａ

ｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００３：４２４４３１．

［１２］ＣＹＲＣＭ，ＫＩＭＩＡＢＢ．３Ｄｏｂｊｅｃｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｕｓｉｎｇｓｈａｐｅｓｉｍｉｌ

ｉａｒｉｔｙｂａｓｅｄａｓｐｅｃｔｇｒａｐｈ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ８ｔｈＩＥＥＥＩｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ ＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００１：２５４２６１．

［１３］ＮＧＵＹＥＮＨ，ＬＥＥＢ．Ｌａｓｅｒｖｉｓｉｏｎｂａｓｅｄｑｕａｌｉｔｙｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎｓｙｓ

ｔｅｍｆｏｒｓｍａｌｌｂｅａｄｌａｓｅｒｗｅｌｄｉｎｇ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２０１４，１５（３）：４１５

４２３．

［１４］ ＲＡＨＡＹＥＭ Ｍ Ｒ，ＫＪＥＬＬＡＮＤＥＲＪＡ．Ｑｕａｄｒｉｃｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ

ａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｏｆｄａｔａｃａｐｔｕｒｅｄｂｙａｌａｓｅｒｐｒｏｆｉｌｅｓｃａｎｎｅｒｍｏｕｎｔｅｄ

ｏｎａｎｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｒｏｂｏｔ［Ｊ］．ＴｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄ

ｖａｎｃｅｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，５２（１）：１５５１６９．

［１５］ＳＣＨＡＬＫＰ，Ｏ′ＬＥＡＲＹＰ，ＯＦＮＥＲＲ，ｅｔａｌ．Ｍｅａｓｕｒｉｎｇａｎｄａｎａ

ｌｙｚｉｎｇｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎａｌｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｏｂｊｅｃｔｓｕｓｉｎｇｌｉｇｈｔｓｅｃ

ｔｉｏｎｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄＭｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔ，２００８，５７（１０）：２３２９２３３８．

［１６］ ＢＥＬＬＡＮＤＩＰ，ＤＯＣＣＨＩＯＦ，ＳＡＮＳＯＮＩＧ．Ｒｏｂｏｓｃａｎ：Ａｃｏｍ

ｂｉｎｅｄ２Ｄａｎｄ３Ｄｖｉｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒｉｍｐｒｏｖｅｄｓｐｅｅｄａｎｄｆｌｅｘｉｂｉｌ

ｉｔｙｉｎｐｉｃｋａｎｄｐｌａｃｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＴｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｄｖａｎｃｅｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，６９（５８）：１８７３

１８８６．

［１７］ＲＡＨＡＹＥＭＭ，ＷＥＲＧＨＩＮ，ＫＪＥＬＬＡＮＤＥＲＪ．Ｂｅｓｔｅｌｌｉｐｓｅａｎｄ

ｃｙｌｉｎｄｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｒｏｍｌａｓｅｒｐｒｏｆｉｌｅｓｃａｎｓｅｃｔｉｏｎｓ

［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓａｎｄＬａｓｅｒｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ．２０１２，５０（９）：１２４２

１２５９．

［１８］ＨＡＬ?ＲˇＲ，ＦＬＵＳＳＥＲＪ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙｓｔａｂｌｅｄｉｒｅｃｔｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓ

ｆｉｔｔｉｎｇｏｆｅｌｌｉｐｓｅｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＳｉｘｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｉｎＣｅｎｔｒａｌＥｕｒｏｐｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＧｒａｐｈｉｃｓａｎｄＶｉｓｕ

ａｌｉｚａｔｉｏｎ，１９９８：１２５１３２．

［１９］ＡＨＮＳＪ，ＲＡＵＨＷ，ＨＡＮＳＪＲＧＥＮＷ．Ｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｏｒｔｈｏｇ

ｏｎａｌｄｉｓｔａｎｃｅｓｆｉｔｔｉｎｇｏｆｃｉｒｃｌｅ，ｓｐｈｅｒｅ，ｅｌｌｉｐｓｅ，ｈｙｐｅｒｂｏｌａ，ａｎｄ

ｐａｒａｂｏｌａ［Ｊ］．ＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ，２００１，３４（１２）：２２８３２３０３．

［２０］ＦＩＴＺＧＩＢＢＯＮＡ，ＰＩＬＵＭ，ＦＩＳＨＥＲＲＢ．Ｄｉｒｅｃｔｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｆｉｔ

ｔｉｎｇｏｆｅｌｌｉｐｓｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＰａｔｔｅｒｎＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄ

ＭａｃｈｉｎｅＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，１９９９，２１（５）：４７６４８０．

［２１］ＲＯＵＨＡＮＩＭ，ＳＡＰＰＡＡＤ．Ｉｍｐｌｉｃｉｔｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

ｔｈｒｏｕｇｈａｆａｓｔｆｉｔｔｉｎｇｅｒｒｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＩｍａｇｅＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１２，２１（４）：２０８９２０９８．

［２２］ＲＡＨＡＹＥＭＭＲ，ＫＪＥＬＬＡＮＤＥＲＪＡＰ．Ｑｕａｄｒｉｃｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ

ａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｏｆｄａｔａｃａｐｔｕｒｅｄｂｙａｌａｓｅｒｐｒｏｆｉｌｅｓｃａｎｎｅｒｍｏｕｎｔｅｄ

ｏｎａｎｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｒｏｂｏｔ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄ

ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，５２（１４）：１５５１６９．

［２３］化春键，陈莹．高精度尺度不变特征点匹配方法及其应用

［Ｊ］．中国机械工程，２０１４，２５（１２）：１６５５１６５８．

ＨＵＡＣＪ，ＣＨＥＮＹ．Ｐｒｅｃｉｓｅｓｃａｌｅｉｎｖａｒｉａｎｔｆｅａｔｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇ

ａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，

２５（１２）：１６５５１６５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］金贺荣，刘达．面向筒类舱段自动装配的两点定位调姿方法

［Ｊ］．中国机械工程，２０１８，２９（１２）：１４６７１４７４．

ＪＩＮＨＲ，ＬＩＵＤ．Ｔｗｏｐｏｉｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｕｔｏｍａｔｉｃａｓｓｅｍｂｌｙｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒｓｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｈｉｎａ

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１８，２９（１２）：１４６７１４７４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２５］方俊涛，何桢，宋琳曦，等．响应曲面建模的稳健 Ｍ回归方

法［Ｊ］．工业工程，２０１２，１５（３）：９８１０３．

ＦＡＮＧＪＴ，ＨＥＺ，ＳＯＮＧＬＸ，ｅｔａｌ．ＴｈｅｒｏｂｕｓｔＭｅｓｔｉｍａｔｏｒｓｉｎ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｊ］．ＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＪｏｕｒｎａｌ，

２０１２，１５（３）：９８１０３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　陈冠宇　男，硕士研究生。主要研究方向：航空宇航科学与技

术（电气控制）。

成群林　男，博士，研究员。主要研究方向：机械工程。
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　第 ６期 陈冠宇，等：基于多传感器测量的航天器舱段自动对接位姿调整方法

Ｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｂａｓｅｄｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ
ｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｕｔｏｍａｔｉｃｄｏｃｋｉｎｇｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃａｂｉｎｓ

ＣＨＥＮＧｕａｎｙｕ１，ＣＨＥＮＧＱｕｎｌｉｎ１，，ＺＨＡＮＧＪｉｅｙｕ２，ＨＯＮＧＨａｉｂｏ１，ＨＥＪｕｎ１

（１．ＳｈａｎｇｈａｉＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔＰｒｅｃｉｓｉｏｎＭａｃｈｉｎｅｒｙＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１６００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｏＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＸｉｄｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓｏｆｔｈｅｍａｎｕａｌｏｐｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｃｏｍｍｏｎｌｙｕｓｅｄｉｎｔｈｅｄｏｃｋｉｎｇｏｆ
ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃａｂｉｎｓ，ｓｕｃｈａｓｌｏｗｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，ｐｏｏｒｐｒｅｃｉｓｉｏｎ，ａｎｄｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｉｎｅｎｓｕｒｉｎｇｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，ａｎａｕｔｏｍａｔｉｃ
ｄｏｃｋｉｎｇｄｅｖｉｃｅｆｏｒｃａｂｉｎｓｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｈａｓｂｅｅｎｄｅｖｅｌｏｐｅｄ．Ｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄａｄ
ｊｕｓｔｍｅｎｔｏｆｔｈｅｃａｂｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅｉｓｔｈｅｋｅｙｆａｃｔｏｒｔｏｅｎｓｕｒｅｔｈｅｑｕａｌｉｔｙａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｄｏｃｋｉｎｇ．
Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｓｉｘｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ
ｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｌａｓｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｅｎｓｏｒａｎｄＣＣＤｉｍａｇｅｓｅｎｓｏｒ．Ｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃ
ｍｅｔｈｏｄｉｓａｓｆｏｌｌｏｗｓ：ｔｈｅｌａｓｅｒｃｏｎｔｏｕｒｓｅｎｓｏｒｉｓｕｓｅｄｔｏｓｃａｎｔｈｅｃａｂｉｎ，ｔｈｅｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｉｎ
ｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｐｏｓｔｕｒｅｏｆｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｃａｂｉｎｉｓｓｏｌｖｅｄｂｙｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄ
ｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｍｅｔｈｏｄ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｏｃｋｉｎｇｈｏｌｅｏｆｔｈｅｃａｂｉｎｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｔｈｅｉｍａｇｅｓｅｎ
ｓｏｒ，ａｎｄｔｈｅａｎｇｕｌａｒｄｅｖｉａｔｉｏｎｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｔｈｅｃｉｒｃｌｅｆｉｔｔｉｎｇ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｏｆｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｗｉｌｌｂｅ
ｆｅｄｂａｃｋｔｏｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｆｏｒｐｏｓｔｕｒｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔａｎｄｄｏｃｋｉｎｇ．ＴｈｅｐｒｏｊｅｃｔｕｓｅｓｔｈｅＧｏｃａｔｏｒ２３５０ｌａｓｅｒ
ｐｒｏｆｉｌｅｓｅｎｓｏｒａｎｄｔｈｅＤａｈｅｎｇＭＥＲ１８１０２１Ｕ３Ｃｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｃａｍｅｒａｆｏｒｃａｂｉｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｃａｂｉｎｐｏｓｉｔｉｏｎａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｍｅｅｔ
ｔｈｅｄｏｃｋｉｎｇｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．Ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｃｏｍｂｉｎｅｓｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｌａｓｅｒｐｒｏｆｉｌｅｓｅｎｓｏｒｗｉｔｈｔｈｅｆｌｅｘｉｂｉｌｉｔｙｏｆ
ｍａｃｈｉｎｅｖｉｓｉｏｎｔｏｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｏｆｔｈｅａｕｔｏｍａｔｉｃｄｏｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，
ｗｈｉｃｈｉｓｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｆｕｔｕｒｅｍｉｌｉｔａｒｙａｎｄｃｉｖｉｌｉａｎｎｅｅｄｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｕｔｏｍａｔｉｃｄｏｃｋｉｎｇｏｆｃａｂｉｎｓ；ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ；ｍｕｌｔｉｓｅｎｓｏｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ；ｐｏｓｉ
ｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ；ｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１１４１５：２４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１１１．１５３０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＳｈａｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔ（４１４２３０１０４０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１８７０６７３０６３９＠１６３．ｃｏｍ
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ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（６）：１２４０１２４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０５９９

基于 ＡＤＭＭ算法的航空发动机模型预测控制
单睿斌，李秋红，何凤林，冯海龙，管庭筠

（南京航空航天大学 能源与动力学院 江苏省航空动力系统重点实验室，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：为了提升航空发动机非线性模型预测控制（ＭＰＣ）的实时性，将交替方向乘
子法（ＡＤＭＭ）应用于模型预测控制的滚动优化中。基于状态空间模型构造预测方程，通过引
入辅助变量和对偶变量，将二次型性能指标和发动机约束改写为适合 ＡＤＭＭ算法求解的形
式。在航空发动机部件级模型上开展的仿真结果表明，基于 ＡＤＭＭ算法的单变量模型预测能
够实现对指令信号的高性能跟踪和约束的有效管理。相比于内点法（ＩＰＭ），ＡＤＭＭ算法在滚
动优化过程中，在不同控制指令下，均具有更高的实时性，且在预测时域增加的情况下，计算耗

时增加更少，验证了其在模型预测控制中应用的有效性。

关　键　词：航空发动机；模型预测控制；交替方向乘子法 （ＡＤＭＭ）；二次规划 （ＱＰ）；
实时性

中图分类号：Ｖ２３３．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２４００８

　　 模型预测控制 （ＭｏｄｅｌＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅＣｏｎｔｒｏｌ，
ＭＰＣ）具有显式处理航空发动机工作中约束的能
力，可以简化航空发动机控制系统的结构，在发动

机控制领域获得了广泛的关注
［１４］
。ＭＰＣ通过在

线优化的手段获得最优控制量，因此高效的在线

优化算法可以提升 ＭＰＣ的实时性，有助于其在航
空发动机上的应用。常用于 ＭＰＣ的优化算法有

二次规划（ＱｕａｄｒａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＱＰ）［５］和序列

二 次 规 划 （ＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＱｕａｄｒａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，

ＳＱＰ）［６］。ＳＱＰ方法在每次迭代中需要计算一个

ＱＰ子问题，计算量大，实时性较差；求解 ＱＰ问题
的方法包括内点法（ＩｎｔｅｒｉｏｒＰｏｉｎｔＭｅｔｈｏｄ，ＩＰＭ）和
有效集方法（ＡｃｔｉｖｅＳｅｔＭｅｔｈｏｄ）。有效集方法每
次迭代需要判定有效集操作，且无法利用 ＭＰＣ问
题稀疏性求解，适合控制变量和约束数量较少的

情况
［７］
；ＩＰＭ在每次迭代中需要求解 ＫａｒｕｓｈＫｕ

ｈｎＴｕｃｋｅｒ（ＫＫＴ）系统，可以利用 ＭＰＣ的稀疏性
加速求解，但是在迭代过程中 ＫＫＴ系统会改变，

每次迭代需要进行矩阵分解或者求逆操作
［８］
，在

约束多或预测时域较长的情况下计算耗时较多。

交替方向乘子法（ＡｌｔｅｒｎａｔｉｎｇＤｉｒｅｃｔｉｏｎＭｅｔｈ
ｏｄｏｆＭｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ，ＡＤＭＭ）于 １９７５年 提 出，在
２０世纪８０年代获得广泛讨论［９］

，其将一个大的、

具有可分结构的凸优化问题分解为几个小的优化

问题，降低了求解的难度和算法的复杂性。近

１０年来，原本用来求解变分不等式的 ＡＤＭＭ在
优化计算中被广泛采用

［１０１２］
。

本文通过引入辅助变量将航空发动机 ＭＰＣ
中的 ＱＰ问题转化为可分结构的优化问题，并基
于 ＡＤＭＭ算法对其进行求解，与 ＩＰＭ算法进行比
较，验证了 ＡＤＭＭ算法的优越性。

１　航空发动机 ＭＰＣ问题

航空发动机控制系统具有稳态控制、加减速

控制
［１３］
、超限保护控制

［１４１８］
、抗执行机构积分饱

和等功能。传统的发动机控制系统各功能模块通

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906021&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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过 ｍｉｎ／ｍａｘ选择、切换等逻辑综合为一个整体，
控制结构复杂。在 ＭＰＣ中，控制量通过求解一个
约束最优化问题来获得，只需要一个优化控制器，

就可以实现上述所有控制功能，且避免了设计过

程中的保守性，因而得到了广泛的关注。

在单输入 ＭＰＣ中，取二次型性能指标，在采
样时刻 ｄ之后的预测时域内，航空发动机 ＭＰＣ的
目标是求解在预测时域内使性能指标 Ｊ最小的燃
油流量 Ｗｆｂ输入序列，同时满足发动机低压转子
转速 Ｎｌ、压气机出口静压 Ｐ３ｓ和低压涡轮出口总
温 Ｔ６不超过其最大值。可表示为

ｍｉｎＪ＝∑
ｎｐ

ｉ＝０
（ｒｅｆ－Ｎｈ（ｄ＋ｉ））

２＋λ∑
ｎｐ

ｉ＝０
Ｗｆｂ（ｄ＋ｉ）

２

ｓ．ｔ．

Ｎｌ≤ Ｎｌｍａｘ

Ｐ３ｓｍｉｎ≤ Ｐ３ｓ≤ Ｐ３ｓｍａｘ

Ｔ６≤ Ｔ６ｍａｘ

Ｗｆｂｍａｘ≤ Ｗｆｂ≤ Ｗ













ｆｂｍｉｎ

（１）

式中：ｒｅｆ为高压转子转速指令；Ｎｈ为高压转子转
速；λ为权重系数；ｎｐ为预测时域的长度。

求解式（１）需要获得各个输出量和 Ｗｆｂ之间
的解析表达关系。在采样时刻 ｄ将发动机表示为
一个线性系统为

Ｎ（ｄ＋１）＝ＡＮ（ｄ）＋ＢＷｆｂ（ｄ）

ｙｅ ＝ＣＮ（ｄ）＋ＤＷｆｂ（ｄ）

ｙｃ ＝ＣｃＮ（ｄ）＋ＤｃＷｆｂ（ｄ
{

）

（２）

式中：Ｎ＝［Ｎｌ，Ｎｈ］
Ｔ
为状态量；ｙｅ＝Ｎｈ为被控制

量；ｙｃ＝［Ｎｌ，Ｐ３ｓ，Ｔ６］
Ｔ
为需要限制的量；Ａ、Ｂ、Ｃ

和 Ｄ为系统的系数矩阵；Ｃｃ、Ｄｃ为限制量对应的
输出矩阵。

利用离散系统状态方程的响应：

Ｎ（ｄ＋ｉ）＝ＡｉＮ（ｄ）＋Ａｉ－１ＢＷｆｂ（ｄ）＋

　　 Ａｉ－２ＢＷｆｂ（ｄ＋１）＋… ＋ＢＷｆｂ（ｄ＋ｉ－１）

（３）
ｙｅ（ｄ＋ｉ）＝ＣＡ

ｉＮ（ｄ）＋ＣＡｉ－１ＢＷｆｂ（ｄ）＋

　　ＣＡｉ－２ＢＷｆｂ（ｄ＋１）＋… ＋
　　ＣＢＷｆｂ（ｄ＋ｉ－１）＋ＤＷｆｂ（ｄ＋ｉ） （４）

ｙｃ（ｄ＋ｉ）＝ＣｃＡ
ｉＮ（ｄ）＋ＣｃＡ

ｉ－１ＢＷｆｂ（ｄ）＋

　　 ＣｃＡ
ｉ－２ＢＷｆｂ（ｄ＋１）＋… ＋

　　 ＣｃＢＷｆｂ（ｄ＋ｉ－１）＋ＤｃＷｆｂ（ｄ＋ｉ） （５）
可以获得输出量在预测时域 ｎｐ内的预测值，

其预测方程为

ｙ^ｅ ＝ＦＮ（ｄ）＋Ｈｕ^

ｙ^ｃ ＝ＦｃＮ（ｄ）＋Ｈｃ^
{ ｕ

（６）

式中：^ｙｅ＝［ｙｅ（ｄ＋１），ｙｅ（ｄ＋２），…，ｙｅ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
和

ｙ^ｃ＝［ｙ
Ｔ
ｃ（ｄ＋１），ｙ

Ｔ
ｃ（ｄ＋２），…，ｙ

Ｔ
ｃ（ｄ＋ｎｐ）］

Ｔ
分 别

为发动机在预测时域内各个时刻的被控制量输出序

列和限制量输出序列；Ｆ＝

ＣＡ

ＣＡ２



ＣＡｎ













ｐ

；Ｆｃ＝

ＣｃＡ

ＣｃＡ
２



ＣｃＡ
ｎ













ｐ

；

Ｈ＝

ＣＢ Ｄ ０ …

ＣＡＢ２ ＣＢ Ｄ …

  

ＣＡｎｐ－１Ｂ ＣＡｎｐ－２Ｂ ＣＡｎｐ－３Ｂ













…

；Ｈｃ ＝

ＣｃＢ Ｄｃ ０ …

ＣｃＡＢ
２ ＣｃＢ Ｄｃ …

  

ＣｃＡ
ｎｐ－１Ｂ ＣｃＡ

ｎｐ－２Ｂ ＣｃＡ
ｎｐ－３Ｂ













…

； ｕ^ ＝

［Ｗｆｂ（ｄ＋１），Ｗｆｂ（ｄ＋２），…，Ｗｆｂ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
为 发

动机在预测时域内各个时刻的控制输入序列。

式（１）可以改写为一个带有线性不等式约束
的二次规划问题：

ｍｉｎＪ＝ｕ^Ｔ（ＨＴＨ＋λＩ）^ｕ＋２（ＦＮ（ｋ）Ｈ－ｒｅｆＨ）
Ｔｕ^

ｓ．ｔ．
Ｈｃ[ ]Ｉ ｕ^≤

Ｙｍａｘ－ＦｃＮ（ｋ）

Ｕ









{
ｍａｘ

（７）

式中：Ｙｍａｘ为由 Ｎｌｍａｘ、Ｐ３ｓｍａｘ和 Ｔ６ｍａｘ组成的适当维数
的与 ｙ^对应的限制序列；Ｕｍａｘ为由 Ｗｆｂｍａｘ构成的输
入限制序列。

通过求解 ＱＰ问题式（７），可以获得满足约束
条件下，使性能指标最小的最优控制输入序列

ｕ^＝［Ｗｆｂ（ｄ＋１），Ｗｆｂ（ｄ＋２），…，Ｗｆｂ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
。

为了实现闭环非线性控制，将序列的第一个

值 Ｗｆｂ（ｄ＋１）作为发动机所需燃油输入量，然后
在 ｄ＋１采样时刻，根据发动机的状态变化重复进
行线性化，构造 ＱＰ问题，求解输入序列。这样在
每个采样周期求解的是一个线性 ＭＰＣ问题，但在
整个时域内是一个非线性 ＭＰＣ问题。

ＭＰＣ通过迭代进行优化搜索来获得最优的
控制序列，如果迭代过程耗时较多将限制算法的

应用。ＡＤＭＭ算法具有对偶上升法的可分解性
以及乘子法的全局收敛性，近年来得到了大量关

注，由于其所需计算量小、算法结构简单，本文将

其用于求解航空发动机 ＭＰＣ中的优化问题。

２　交替方向乘子法

ＡＤＭＭ算法可用于求解形如

１４２１
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ｍｉｎｆ（ｘ）＋ｇ（ｚ）
ｓ．ｔ．Ｌｘ＋Ｍｚ＝{ ｃ

（８）

的约束规划问题。式中：ｘ∈Ｒｎ，ｚ∈Ｒｍ 为待优化
变量；ｆ（ｘ）＋ｇ（ｚ）为待优化的目标函数；Ｌ∈
Ｒｐ×ｎ，Ｍ∈Ｒｐ×ｍ，ｃ∈Ｒｐ，Ｌｘ＋Ｍｚ＝ｃ为问题需满
足的线性等式约束。

通过乘子法，引入对偶变量 ｙ，构造增广拉格
朗日函数：

Ｌρ（ｘ，ｚ，ｙ）＝ｆ（ｘ）＋ｇ（ｚ）＋ｙ
Ｔ
（Ｌｘ＋

　　Ｍｚ－ｃ）＋ρ
２ Ｌｘ＋Ｍｚ－ｃ２

２ （９）

式中：ρ＞０为惩罚参数。
ＡＤＭＭ迭代过程与对偶上升法和乘子法相

似，包含３部分：原始变量 ｘ的迭代更新、原始变
量 ｚ的迭代更新和对偶变量 ｙ的更新过程，更新
策略为

［１９］

ｘ（ｋ＋１） ＝ａｒｇｍｉｎ
ｘ

Ｌρ（ｘ，ｚ
（ｋ）
，ｙ（ｋ））

ｚ（ｋ＋１） ＝ａｒｇｍｉｎ
ｚ

Ｌρ（ｘ
（ｋ＋１）
，ｚ，ｙ（ｋ））

ｙ（ｋ＋１） ＝ｙ（ｋ） ＋ρ（Ｌｘ（ｋ＋１） ＋Ｍｚ（ｋ＋１） －ｃ










）

（１０）

可以看出，在 ＡＤＭＭ算法中，原始变量 ｘ和
原始变量 ｚ的迭代更新是一个交替进行的过程，
每个求解过程只需求解部分变量，降低了求解

规模。

３　航空发动机 ＭＰＣ的 ＡＤＭＭ 算
法实现

　　将式（７）所描述航空发动机 ＭＰＣ中的 ＱＰ问
题简写为

ｍｉｎＪ＝１
２
ｘＴＰｘ＋ｈＴｘ

ｓ．ｔ．Ｑｘ≤
{

ｂ
（１１）

式中：Ｐ＝ＨＴＨ＋λＩ为正定对称矩阵；Ｑ＝
Ｈ[ ]Ｉ；

ｈ＝ＦＮ（ｄ）Ｈ－ｒｅｆＨ；ｂ＝
Ｙｍａｘ－ＦＮ（ｄ）

Ｕ[ ]
ｍａｘ

；ｘ＝ｕ^＝

［Ｗｆｂ（ｄ＋１），Ｗｆｂ（ｄ＋２），…，Ｗｆｂ（ｄ＋ｎｐ）］
Ｔ
。

为应用 ＡＤＭＭ算法，首先添加辅助变量，将
式（１１）改写为等式约束的形式：

ｍｉｎＪ＝１
２
ｘＴＰｘ＋ｈＴｘ

ｓ．ｔ．
Ｑｘ＝ｚ

ｚ∈ ＝｛ｚ∈ Ｒｐ ｚ≤ ｂ{









｝

（１２）

由于式（１２）所描述的 ＱＰ问题不具有可分形
式，不能直接采用 ＡＤＭＭ算法进行求解。为此将
ｘ和ｚ视作为一个整体变量（ｘ，ｚ），引入辅助变量

约束（珘ｘ，珓ｚ）＝（ｘ，ｚ），式（１２）可以写为
ｍｉｎｆ２（ｘ，ｚ）＋ｇ２（珘ｘ，珓ｚ）

ｓ．ｔ．（珘ｘ，珓ｚ）＝（ｘ，ｚ{
）

（１３）

式中：ｆ２（ｘ，ｚ）为集合 ＝｛ｚ∈Ｒｐ ｚ≤ｂ｝的指示函

数；ｇ２（珘ｘ，珓ｚ）＝
１
２
珘ｘＴＰ珘ｘ＋ｈＴ珘ｘ＋Ｇ（珘ｘ，珓ｚ），Ｇ（珘ｘ，珓ｚ）为

集合
!

＝｛（珘ｘ，珓ｚ）∈Ｒｎ×Ｒｐ Ｑ珘ｘ＝珓ｚ｝的指示函数。
引入对偶变量 （ｗ，ｙ），根据式（１０），可以得

到求解式（１３）的 ＡＤＭＭ迭代过程为［２０］

（珘ｘ（ｋ＋１），珓ｚ（ｋ＋１））＝ａｒｇｍｉｎ
（珘ｘ，珓ｚ）：Ｑ珘ｘ＝珓ｚ

１
２
珘ｘＴＰ珘ｘ＋ｈＴ珘ｘ＋

　　 σ
２
珘ｘ－ｘ（ｋ） ＋σ－１ｗ（ｋ） ２

２＋

　　 ρ
２
珓ｚ－ｚ（ｋ） ＋ρ－１ｙ（ｋ） ２

２ （１４）

（ｘ（ｋ＋１），ｚ（ｋ＋１））＝ａｒｇｍｉｎ
（ｘ，ｚ）∈

ｇ２（珘ｘ
（ｋ＋１）

，珓ｚ（ｋ＋１））＋

　　（ｗ（ｋ））Ｔ（珘ｘ（ｋ＋１）－ｘ）＋（ｙ（ｋ））Ｔ（珓ｚ（ｋ＋１）－

　　ｚ）＋σ
２
珘ｘ（ｋ＋１）－ｘ２

２＋
ρ
２
珓ｚ（ｋ＋１）－ｚ２

２ （１５）

ｗ（ｋ＋１） ＝ｗ（ｋ） ＋σ（珘ｘ（ｋ＋１－ｘ（ｋ＋１））

ｙ（ｋ＋１） ＝ｙ（ｋ） ＋ρ（珓ｚ（ｋ＋１） －ｚ（ｋ＋１）{
）

（１６）

式中：σ为惩罚系数。
式（１４）表示辅助变量的更新过程，是一个等

式约束的 ＱＰ问题，其一阶最优性条件（ＫＫＴ条
件）为

Ｐ珘ｘ（ｋ＋１） ＋ｈ＋σ（珘ｘ（ｋ＋１） ＋ＱＴｖ（ｋ＋１））＝０

ρ（珓ｚ（ｋ＋１） －ｚ（ｋ））＋ｙ（ｋ） －ｖ（ｋ＋１） ＝０

Ｑ珘ｘ（ｋ＋１） ＝珓ｚ（ｋ＋１
{

）

（１７）

式中：ｖ（ｋ＋１）为拉格朗日乘子。消去 珓ｚ（ｋ＋１），可以

[
获得

Ｐ＋σＩ ＱＴ

Ｑ －ρ－１ ] [Ｉ

珘ｘ（ｋ＋１）

ｖ（ｋ＋１ ]） [＝ σｘ（ｋ）－ｈ

ｚ（ｋ）－ρ－１ｙ（ｋ ]）
（１８）

珓ｚ（ｋ＋１） ＝珓ｚ（ｋ＋１） ＋ρ－１（ｖ（ｋ＋１） －ｙ（ｋ）） （１９）
　　式（１８）的系数矩阵称作 ＫＫＴ矩阵，该矩阵是
一个列满秩的对称矩阵，因此方程具有唯一解。

观察式（１８），ＫＫＴ矩阵的结构只和式（１１）与参数
ρ相关，在迭代过程中是不变的。珘ｘ（ｋ＋１）与 ｖ（ｋ＋１）

可以通过式（２０）获得

[
：

珘ｘ（ｋ＋１）

ｖ（ｋ＋１ ]） [＝ Ｐ＋σＩ ＱＴ

Ｑ －ρ－１ ]Ｉ
－１

·

[　　
σｘ（ｋ）－ｈ

ｚ（ｋ）－ρ－１ｙ（ｋ ]） （２０）

　　式（１５）表示原变量的更新过程，是一个二次
函数集合在 上的最小值，该二次函数的最优条

件为

２４２１
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σ（ｘ－珘ｘ（ｋ＋１））－ｗ（ｋ） ＝０

ρ（ｚ－珓ｚ（ｋ＋１））－ｙ（ｋ） ＝{ ０
（２１）

集合 代表 ｚ的有界约束，结合式（２１），迭代
过程式（１５）可以表示为

ｘ（ｋ＋１） ＝珘ｘ（ｋ＋１） ＋１
σ
ｗ（ｋ）

ｚ（ｋ＋１） ＝ｍｉｎ珓ｚ（ｋ＋１） ＋１
ρ
ｙ（ｋ），{ }{ ｂ

（２２）

为了加速算法收敛，根据文献［１２］，加入松弛
因子 α∈［１，２］，迭代过程式（２２）和式（１６）变成

ｘ（ｋ＋１） ＝α珘ｘ（ｋ＋１） ＋（１－α）ｘ（ｋ） ＋１
σ
ｗ（ｋ）

ｚ（ｋ＋１） ＝ｍｉｎα珓ｚ（ｋ＋１） ＋（１－α）ｚ（ｋ） ＋１
ρ
ｙ（ｋ），{ }{ ｂ

（２３）

ｗ（ｋ＋１）＝ｗ（ｋ）＋σ（α珘ｘ（ｋ＋１）＋（１－α）ｘ（ｋ）－ｘ（ｋ＋１））

ｙ（ｋ＋１）＝ｙ（ｋ）＋ρ（α珓ｚ（ｋ＋１）＋（１－α）ｚ（ｋ）－ｚ（ｋ＋１）{ ）

（２４）

根据 ＱＰ问题的一阶最优性条件，定义 ＱＰ问
题式（１２）的原始残差 ｒｐｒｉｍ和对偶残差 ｒｄｕａｌ：
ｒｐｒｉｍ ＝Ｑｘ－ｚ

ｒｄｕａｌ＝Ｐｘ＋ｈ＋Ｑ
Ｔ{ ｙ

（２５）

根据２个残差给出收敛判定准则：

ｒ（ｋ）ｐｒｉｍ ∞ ≤ εｐｒｉｍ

ｒ（ｋ）ｄｕａｌ ∞ ≤ ε
{

ｄｕａｌ

（２６）

εｄｕａｌ＝εａｂｓ＋εｒｅｌｍａｘ｛Ｐｘ（ｋ） ∞
，

　　 ＱＴｙ（ｋ） ∞ ｈ ∞
｝ （２７）

εｐｒｉｍ ＝εａｂｓ＋εａｂｓｍａｘ｛Ｑｘ（ｋ） ∞
，ｚ（ｋ） ∞

｝ （２８）

一般取 εｒｅｌ＝１０
－３
，εａｂｓ根据需要精度选择。

使用 ＡＤＭＭ算法还需要一个初始值，由于
ＭＰＣ问题的特殊性，可以将 ｄ－１时刻的最优解
（ｘ（ｄ－１），ｙ（ｄ－１））作为 ｄ时刻的算法初始
值，即

（ｘ（０）（ｄ），ｚ（０）（ｄ），ｙ（０）（ｄ））＝
　　（ｘ（ｄ－１），Ｑｘ（ｄ－１），ｙ（ｄ－１））

（２９）
因此可以获得航空发动机 ＭＰＣ求解控制输

入 Ｗｆｂ的流程：
１）获得发动机采样时刻 ｄ的状态和状态

方程。

２）以二次型性能指标和约束，根据状态方程
建立问题式（７）。

３）将问题式（７）改写为适合用 ＡＤＭＭ算法
的形式（１３）。

４）根据式（２９），将 ｄ－１时刻得到最优解作

为 ｄ时刻问题求解的初始值。
５）根据迭代过程式（１９）、式（２０）、式（２３）和

式（２４）计算并更新各个变量。
６）根据原始残差ｒｐｒｉｍ和对偶残差ｒｄｕａｌ判断迭

代过程是否满足精度要求。若满足，则终止迭代，

将获得的最优解的第一项作为所需 Ｗｆｂ送入发动
机，进入步骤７）；若没有，进入步骤 ４），直至达到
最大迭代次数。

７）进入采样时刻 ｄ＋１，重复步骤１）。

４　仿　真

４．１　控制结构
图１为航空发动机 ＭＰＣ系统结构，主要包括

模型预测控制器和发动机模型。ＭＰＣ根据输入
的参考指令 ｒｅｆ，使用第 ３节所述流程求解控制量
Ｗｆｂ；实时非线性模型用于获得预测模型，并且通
过模型的输出与真实测量值之差作为反馈校正。

实时非线性模型为平衡流形展开模型
［２１］
，离线得

到，其输入为 Ｗｆｂ，状态量为 Ｎｌ和 Ｎｈ，输出为 Ｎｌ、
Ｎｈ、Ｐ３ｓ和 Ｔ６，调度参数为发动机进口温度 Ｔ２和
Ｎｈ；基于发动机进口条件和当前工作转速，以此
平衡流形展开模型获得预测模型。使用部件级模

型作为真实发动机，以 ＡＤＭＭ算法对控制量进行
迭代寻优。

平衡流形展开模型通过实验数据离线计算所

得，其输出与发动机传感器输出存在一定的误差，

使得预测模型也存在误差，为了满足控制精度的

要求，需要对预测方程的输出进行修正。

在 ｄ时刻，预测模型的输出 Ｎｌ、Ｎｈ、Ｐ３ｓ和 Ｔ６
为 ｙｍ（ｄ），真实发动机传感器输出为 ｙｓ（ｄ），二者
的误差为 ｅ（ｄ）＝ｙｓ（ｄ）－ｙｍ（ｄ），则未来时刻模
型的输出可以校正为

ｙ^ｍ（ｄ＋ｉ）＝ｙｍ（ｄ＋ｉ）＋Γｅ（ｄ） （３０）
式中：^ｙｍ 为校正后的模型输出；Γ为反馈校正系
数，通常取单位矩阵。

图 １　航空发动机 ＭＰＣ系统结构

Ｆｉｇ．１　ＡｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅＭＰＣｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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４．２　仿真结果
使用 ＭＡＴＬＡＢ进行仿真，ＭＰＣ算法由 ＭＡＴ

ＬＡＢ实现，模拟真实发动机的部件级模型使用
ＶＣ＋＋开发，并且通过 ＭＥＸ方法在 ＭＡＴＬＡＢ中
调用。

指令跟踪的目的是让发动机 Ｎｈ跟随参考指
令 ｒｅｆ的变化，ＭＰＣ的性能指标 Ｊ的第一部分即是
指令跟踪的误差（见式（１））。通过在高度 Ｈ＝
０ｋｍ，Ｍａ＝０，在发动机慢车以上给定发动机 Ｎｈ指
令，使用图１所示的控制结构，进行 Ｎｈ闭环控制。

ＡＤＭＭ算法最大迭代次数为 ５００次，收敛准
则为 εａｂｓ＝１×１０

－５
；控制器预测时域长度 ｎｐ＝２，

权重系数 λ＝７００。Ｎｈ响应过程、相对跟踪误差、
Ｗｆｂ、Ｔ６和 Ｐ３ｓ的响应过程如图 ２所示，数据均经过
归一化处理。

图２（ａ）为 Ｎｈ在给定指令下的响应过程，从
图中可以看出，在仿真时间里，使用 ＡＤＭＭ算法
的航空发动机 ＭＰＣ均能使 Ｎｈ跟随指令变化。
图２（ｂ）为 Ｎｈ与 ｒｅｆ的相对误差，从图中可以看
出，相对误差在 Ｎｈ稳定时接近 ０，满足控制所需
精度，表明 ＡＤＭＭ算法作为在线优化算法可以满
足控制器所需精度。

图 ２（ｃ）为控制器计算所得的 Ｗｆｂ输入曲线，
图２（ｄ）和图２（ｅ）为 Ｔ６和 Ｐ３ｓ的响应曲线。在仿

真中，Ｔ６的响应速度最快，跟随 Ｗｆｂ的输入变化；
Ｐ３ｓ的响应速度较 Ｎｈ快，比 Ｔ６略慢一些；Ｎｈ的响
应速度最慢，这是由于转子动力学特性是所建立

的部件级模型的主要动态特性，其惯性较大；由于

建模中忽略了热惯性，Ｔ６紧跟 Ｗｆｂ变化；Ｐ３ｓ受转子
转速和燃气流量的共同作用，因此响应速度介于

二者之间。观察到在仿真过程中，其在温度和压

力较低区域有明显的超调。因为发动机是一个非

线性系统，其动态特性随转速变化而变化，因此在

仿真权重系数不变的情况下，低转速区有超调，而

高转速没有。

为了验证基于 ＡＤＭＭ算法的 ＭＰＣ对于发动
机约束的处理能力，将 Ｔ６限制适当调小，使发动
机在仿真中能触及 Ｔ６限制。图 ３（ａ）为 Ｔ６将限
制调小到 ０．８７时 Ｎｈ阶跃的响应，图３（ｂ）为 Ｔ６
响应。可以看出，由于限制的存在，Ｎｈ不能跟踪
给定的指令，而 Ｔ６达到限制值，并且没有明显的
超调。仿真表明了基于 ＡＤＭＭ算法的 ＭＰＣ良好
的约束处理能力，采用 ＭＰＣ可以取消超限保护控
制回路。

为了验证 ＡＤＭＭ算法在实时性方面的优势，
使用文献［２２］中所述 ＩＰＭ算法作为对比算法，在
Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０，慢车以上转速，给定不同的阶跃
幅 值ΔＮｈ和预测时域ｎｐ，进行６ｓ的阶跃响应

图 ２　基于 ＡＤＭＭ算法的航空发动机 ＭＰＣ响应

Ｆｉｇ．２　ＲｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅＭＰＣｂａｓｅｄｏｎＡＤＭＭ
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仿真，记录使用 ２种算法平均单步仿真耗时并进
行对比。

表１中给出了 １０个仿真过程中转速阶跃幅
值 ΔＮｈ及预测时域设置。表 ２是在这些设置情
况下使用 ＩＰＭ完成一次控制序列优化计算所需
平均时间和使用 ＡＤＭＭ所需时间。

从表２中可以看出，无论ΔＮｈ是较大还是较

图 ３　Ｔ６触及限制下 ＭＰＣ仿真

Ｆｉｇ．３　ＭＰＣｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈＴ６ｈｉｔｔｉｎｇｌｉｍｉｔ

表 １　仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

编号 ΔＮｈ ｎｐ

１ ０．０３ ２
２ ０．０８ ２
３ ０．１５ ２
４ ０．１８ ２
５ ０．１８ ４
６ ０．１８ ６
７ ０．１８ ８
８ ０．１８ １０
９ ０．１８ １２
１０ ０．１８ １４

小的动态响应，使用 ＡＤＭＭ的仿真耗时均低于使
用 ＩＰＭ的仿真。这是由于 ＡＤＭＭ算法在迭代过
程中，在给定罚参数不变的情况下，ＫＫＴ系数矩
阵不变，因此在每次迭代过程中不必重复计算

ＫＫＴ矩阵的逆矩阵或分解，减少了计算量；而 ＩＰＭ
算法在每次迭代过程中需要调整 ＫＫＴ矩阵，在每
次迭代求解中都需要进行 ＫＫＴ矩阵求逆或者矩
阵分解操作。假设求解需要 Ｍ次迭代，矩阵分解
耗时为 ｔｆ，ＫＫＴ系统求解回代耗时 ｔｂ，ＡＤＭＭ算法
求解需要时间为 ｔｆ＋Ｍｔｂ，而 ＩＰＭ算法耗时为
Ｍ（ｔｆ＋ｔｂ），Ｍ为求解迭代次数。

预测时域 ｎｐ可以表示 ＭＰＣ滚动优化问题的
规模大小。ｎｐ越大，则待求解的燃油序列维数越
大，需求解的 ＱＰ问题中的不等式约束矩阵和系数
矩阵的维数也越大，增加了求解的计算量。

预测时域的增大可以改善航空发动机ＭＰＣ
的性能。图４为在Ｈ＝０ｋｍ，Ｍａ＝０，慢车以上转
表 ２　两种算法完成一次控制序列优化所需时间对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏ

ｍｅｔｈｏｄｓｉｎｆｉｎｉｓｈｉｎｇｏｎｅｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｅｑｕｅｎｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

编号
所需时间／ｍｓ

ＩＰＭ ＡＤＭＭ

１ １０．６７ ３．６７
２ １０．５７ ３．８０
３ １０．１０ ３．６０
４ １１．９７ ３．５０
５ ２５．８７ ５．００
６ ４１．３３ ６．８０
７ ７６．５０ ８．２０
８ １０８．８３ １０．５３
９ １６７．００ １４．１３
１０ ２２４．６０ １５．５３

图 ４　控制序列优化所需平均时间与预测时域的关系

Ｆｉｇ．４　Ａｖｅｒａｇｅｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌｓｅｑｕｅｎｃｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｖｓｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｈｏｒｉｚｏｎ
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速，给定阶跃幅值 ΔＮｈ＝０．１８，改变 ＭＰＣ的预测
时域 ｎｐ，得到的完成一次控制序列优化所需平均
时间 ｔ与预测时域 ｎｐ的关系。随着 ｎｐ的增加，
ＱＰ的规模增加，构成的 ＫＫＴ系数矩阵的维数也
增加，求解 ＫＫＴ方程的耗时增加。仿真结果表
明，使用 ＩＰＭ算法的仿真耗时增加随 ｎｐ增加更
为剧烈，而使用 ＡＤＭＭ算法的仿真耗时增加幅
度较小，证实了本文分析的合理性，表明了

ＡＤＭＭ算法在航空发动机 ＭＰＣ中有比 ＩＰＭ更
好的实时性。

５　结　论

ＡＤＭＭ算法在航空发动机 ＭＰＣ的滚动优化
中具有良好的应用前景。

１）在指令跟踪控制中，Ｎｈ与指令的相对跟
踪误差均为０；表明 ＡＤＭＭ可以满足发动机指令
跟踪和约束管理的精度要求。

２）ＡＤＭＭ算法每次迭代过程只需计算一次
矩阵分解，与 ＩＰＭ相比，计算量大大降低，实时性
得到了很大的提高。

３）ＡＤＭＭ算法相对 ＩＰＭ有更好的计算耗时
稳定性。在１０组仿真测试中，预测时域从２增加
到１４，使用 ＩＰＭ算法的单次仿真耗时从 １０．６７ｍｓ
增加到２２４．１ｍｓ，扩大了 ２０多倍；而 ＡＤＭＭ算法
从３．６７ｍｓ增加到１５．５３ｍｓ，扩大不足５倍。
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ｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏｐａｒａｌｌｅｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：Ｍａｓｓａｃｈｕ

ｓｅｔｔｓＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９８９．

［１０］ ＢＯＹＤＳ，ＰＡＲＩＫＨＮ，ＣＨＵＥ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｎｄｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｌｅａｒｎｉｎｇｖｉａｔｈｅａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｍｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ［Ｊ］．ＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｓａｎｄＴｒｅｎｄｓｉｎＭａｃｈｉｎｅＬｅａｒｎｉｎｇ，

２０１１，３（１）：１１２２．

［１１］ＥＣＫＳＴＥＩＮＪ，ＷＡＮＧＹ．Ｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅ

ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ：Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄｃｏｍ

ｐｕｔａｔｉｏｎａｌｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｓ［Ｊ］．ＰａｃｉｆｉｃＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，

２０１５，１１（４）：６１９６４４．

［１２］ＧＨＡＤＩＭＩＥ，ＴＥＩＸＥＩＲＡＡ，ＳＨＡＭＥＳＩ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌｐａｒａｍｅ

ｔｅｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ

（ＡＤＭＭ）：Ｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕ

ｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０１５，６０（３）：６４４６５８．

［１３］王曦，党伟，李志鹏，等．１种 Ｎｄｏｔ过渡态 ＰＩ控制律的设计

方法［Ｊ］．航空发动机，２０１５，４１（６）：１５．

ＷＡＮＧＸ，ＤＡＮＧＷ，ＬＩＺＰ，ｅｔａｌ．ＡｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆＮｄｏｔ

ｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｔａｔｅＰＩｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｓ［Ｊ］．Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ，２０１５，４１（６）：１

５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＪＡＷ ＬＣ，ＭＡＴＴＩＮＧＬＹＪＤ．Ａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｓ：Ｄｅｓｉｇｎ，

ｓｙｓｔｅｍ ａｎａｌｙｓｉｓ，ａｎｄｈｅａｌｔｈｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ［Ｍ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，

２００９：１１９１４１．

［１５］ＲＩＣＨＴＥＲＨ．Ａｍｕｌｔｉｒｅｇｕｌａｔｏｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒ

ｏｕｔｐｕｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１１，４７（１０）：

２２５１２２５９．

［１６］ＲＩＣＨＴＥＲＨ，ＬＩＴＴＪ．Ａｎｏｖｅｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅｓ

ｗｉｔｈａｇｇｒｅｓｓｉｖｅｌｉｍｉｔｍａｎａｇｅｍｅｎｔ［Ｃ］∥４７ｔｈＡＩＡＡ／ＡＳＭＥ／

ＳＡＥ／ＡＳＥＥＪｏｉｎｔＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ＆ Ｅｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２０１１：１１７．

［１７］杜宪，郭迎清，孙浩，等．基于滑模控制的航空发动机多变量

约束管理［Ｊ］．航空学报，２０１６，３７（１２）：３６５７３６６７．

ＤＵＸ，ＧＵＯＹＱ，ＳＵＮＨ，ｅｔａｌ．Ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄ

ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｌｉｍｉｔｍａｎａｇｅｍｅｎｔｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３７（１２）：３６５７３６６７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＲＩＣＨＴＥＲＨ．Ｍｕｌｔｉｐｌｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓｗｉｔｈｏｖｅｒｒｉｄｅｌｏｇｉｃ：Ｌｉｍｉｔ

ｍａｎａｇｅｍｅｎｔｉｎａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄ

ａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１５，３５（４）：１１３２１１４２．

［１９］ＢＥＲＴＳＥＫＡＳＤＰ．Ｃｏｎｖｅｘｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｍ］．Ｎｕｓｈ

ｕａ：ＡｔｈｅｎａＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃ，２０１６：２８０２８５．

［２０］ＢＯＬＥＹＤ．Ｌｏｃａｌｌｉｎｅａｒｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｈｅａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓｏｎｑｕａｄｒａｔｉｃｏｒｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｓ［Ｊ］．ＳＩＡＭ

ＪｏｕｒｎａｌｏｎＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２０１３，２３（４）：２１８３２２０７．

［２１］赵辉．基于平衡流形展开模型的航空发动机非线性控制方

法研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１１．
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　第 ６期 单睿斌，等：基于 ＡＤＭＭ算法的航空发动机模型预测控制

ＺＨＡＯＨ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓｂａｓｅｄ

ｏｎｅｑｕｌｉｂｒｉｕｍｍａｎｉｆｏｌｄｅｘｐａｎｓｉｏｎｍｏｄｅｌ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：Ｈａｒｂｉｎ

ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＮＯＣＥＤＡＬＪ，ＷＲＩＧＨＴＪ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：

Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００６：４８１４８５．

　作者简介：

　单睿斌　男，硕士研究生。主要研究方向：航空发动机控制。

李秋红　女，博士，副教授。主要研究方向：航空发动机建模、

控制与故障诊断。

ＭｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎＡＤＭＭｆｏｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ
ＳＨＡＮＲｕｉｂｉｎ，ＬＩＱｉｕｈｏｎｇ，ＨＥＦｅｎｇｌｉｎ，ＦＥＮＧＨａｉｌｏｎｇ，ＧＵＡＮＴｉｎｇｊｕｎ

（ＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒＳｙｓｔｅｍ，ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄ

ＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ（ＭＰＣ）
ｆｏｒａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ，ａｎａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ（ＡＤＭＭ）ｗａｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｒｅｃｅｄｉｎｇｈｏｒｉｚｏｎ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆＭＰＣ．Ｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｅｑｕａｔｉｏｎｗａｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｔａｔｅｓｐａｃｅｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅａｕｘｉｌｉａｒｙ
ｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｄｕａｌｖａｒｉａｂｌｅｓｗｅｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｒｅｗｒｉｔｅｔｈｅｑｕａｄｒａｔｉｃｃｏｎｔｒｏｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘａｎｄｅｎｇｉｎｅｃｏｎ
ｓｔｒａｉｎｔｓｉｎｔｏａｎｅｗｆｏｒｍｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｂｅｓｏｌｖｅｄｂｙＡＤＭＭ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｎａｃｏｍｐｏｎｅｎｔｌｅｖｅｌｍｏｄｅｌｓｈｏｗｔｈａｔ
ｔｈｅｓｉｎｇｌｅｉｎｐｕｔｖａｒｉａｂｌｅｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎＡＤＭＭａｃｈｉｅｖｅｓｂｏｔｈｈｉｇｈｑｕａｌｉｔｙｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｒａｃｋ
ｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｉｍｉｔｍａｎａｇｅｍｅｎｔｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｉｎｔｅｒｉｏｒｐｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄ（ＩＰＭ），
ｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＡＤＭＭｉｓｍｕｃｈｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆＩＰＭａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｓ，
ａｎｄｔｈｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔｏｆｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｓｍｕｃｈｌｅｓｓｔｈａｎｔｈａｔｏｆＩＰＭｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｈｏｒｉ
ｚｏｎ．ＴｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅＡＤＭＭｉｎＭＰＣｉｓｖａｌｉｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ；ｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ；ａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｄｉｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｐｌｉｅｒｓ（ＡＤＭＭ）；
ｑｕａｄｒａｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ（ＱＰ）；ｒｅａｌｔｉｍｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２０１５：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２０．０９１８．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｑｈ２０３＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＧＮＳＳＩＲ双频数据融合的土壤湿度反演方法
荆丽丽１，杨磊１，，汉牟田２，洪学宝２，孙波１，梁勇１

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

　　摘　　　要：目前全球导航卫星系统反射信号干涉测量（ＧＮＳＳＩＲ）土壤湿度反演研究仅
针对单一频点展开，提出用熵值法将２个频点数据进行融合以改进土壤湿度反演精度。首先，
利用频谱分析法分别解析出各频点的信噪比（ＳＮＲ）序列的振荡频率，计算出对应的等效天线
高度，并利用最小二乘法求解各频点信噪比序列相位；然后，通过熵值法进行 ２个频点的相位
观测量融合；最后，利用融合结果与实测土壤湿度建立经验模型，实现土壤湿度反演。利用地

基观测实验获得的全球定位系统（ＧＰＳ）Ｌ１和 Ｌ２信噪比数据对该方法进行了验证，结果表明：Ｌ１
和 Ｌ２双频融合反演结果平均标准差为０．６％，比 Ｌ１单频反演结果提高６４．７３％，比 Ｌ２单频反演
结果提高３２．１２％；均方根误差为０．３７％，比 Ｌ１频点降低７２．８％，比 Ｌ２频点降低７３．４％。

关　键　词：全球导航卫星系统反射信号干涉测量 （ＧＮＳＳＩＲ）；土壤湿度反演；双频数
据融合；熵值法；全球定位系统 （ＧＰＳ）

中图分类号：Ｐ２３７；ＴＢ５５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２４８０８

　　土壤水分又称土壤湿度或土壤含水量，是联
系陆气相互作用的关键物理量之一［１］

。准确测

定土壤水分可以有效管理灌溉、保证作物稳产高

产等
［２３］
，因此研究快速、实时、准确、高效、廉价

的大面积农田土壤湿度监测方法是精准农业领域

一个至关重要的研究方向。全球导航卫星系统反

射信号干涉测量（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｉｇ
ｎａｌＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒａｎｄＲｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ，ＧＮＳＳＩＲ）是
一种新兴的地基遥感技术

［４］
，其利用 ＧＮＳＳ直射

与地表反射信号的干涉效应，通过获取干涉信号

所携带的反射面的相关特性，进行地物参数的遥

感，如土壤湿度
［５７］
、积雪厚度

［８１１］
等。

基于 ＧＮＳＳＩＲ的土壤湿度测量于 ２００８年由
Ｌａｒｓｏｎ等［１２］

首次提出，该技术使用接收机记录的

信噪比（ＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＳＮＲ）数据进行土壤

湿度测量，其物理本质是利用直射信号和反射信

号之间的干涉效应，而接收机记录的 ＳＮＲ数据可
以看作是对干涉信号的度量，Ｌａｒｓｏｎ等［１２］

通过实

验证明了 ＳＮＲ的振荡幅度、频率和相位 ３个观测
量与土壤湿度相关。经过近年的发展，ＧＮＳＳＩＲ
技术已得到国内外专家学者的广泛关注。国外方

面，２０１４年，ＡｌｏｎｓｏＡｒｒｏｙｏ等［１３］
改变接收天线的

极化方式，提出通过跟踪垂直极化（ＶＰｏｌ）和水平
极化（ＨＰｏｌ）ＳＮＲ数据间的相位差进行土壤湿度
测量的方法，该方法提高布鲁斯特角度估计的准

确性，从而提高土壤水分探测的准确性，并进行了

实验验证。２０１６年，Ｒｏｕｓｓｅｌ等［１４］
使用参考站接

收机，对高度角为２°～７０°的全球定位系统（Ｇｌｏｂａ
ＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）和 ＧＬＯＮＡＳＳ的 ＳＮＲ数据
进行了处理分析，并对从低仰角（２°～３０°）和高

qwqw
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仰角（３０°～７０°）ＳＮＲ数据中提取出的观测量进
行了融合，结果表明融合后观测量与土壤湿度间

的相关性高于融合前观测量与土壤湿度间的相关

性。２０１７年，Ｙａｎｇ等［１５］
提出干涉信号的解析模

型，并证明了从 ＳＮＲ数据中提取介电常数进而反
演土壤湿度的可行性，结果表明北斗信号在土壤

湿度反演方面效果明显。

国内方面，２０１５年，敖敏思等［１６］
结合仿真和

实测土壤湿度数据、ＧＰＳ观测值开展对比试验，发
现 ＳＮＲ能有效跟踪土壤湿度变化，最大有效测量
范围为４５ｍ，并指出利用指数函数能较好地描述
ＳＮＲ多径延迟相位与土壤湿度之间的关系。同
年，徐晓悦等

［１７］
通过 ＬｏｍｂＳｃａｒｇｌｅ变换分析了

ＳＮＲ数据中的多径反射分量，分析结果显示，幅
度与土壤湿度的相关性较强。汉牟田等

［１８］
于

２０１６年根据 ＧＮＳＳ的 ＳＮＲ和干涉效应估计方法，
推导出利用 ＧＮＳＳ干涉信号幅度反演土壤湿度的
半经验模型，并对此进行了仿真验证。２０１６年，
严颂华等

［１９］
探讨并通过实验验证了北斗 Ｂ１波段

信号干涉测量土壤水分的可行性。２０１７年，金双
根等

［２０］
对 ＧＮＳＳＲ干涉测量的应用和植被覆盖问

题进行了综合分析。２０１８年，段睿等［２１］
针对单天线

模式下土壤湿度均方根误差较差等问题，提出

ＳＶＲＭ辅助的土壤湿度反演方法，并通过实验证明
该方法能有效提高土壤湿度均方根误差。

以上研究仅利用单一频点 ＧＮＳＳ干涉信号反
演土壤湿度，忽视了不同频点信号间的差异性及潜

在的更丰富的观测信息。本文通过双频数据融合，

综合双频观测信息，提升土壤湿度反演性能。

１　ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演原理

ＧＮＳＳＩＲ是一种通过土壤反射的 ＧＮＳＳ信号
与直射信号的干涉效应实现土壤湿度反演的遥感

技术
［２２］
。ＧＮＳＳ接收天线在接收直射信号的同时，

因周围环境（海面、土壤表面等）的反射也会接收

到反射信号，当天线架设高度较低时，反射信号同

直射信号相比具有相同的频率，因此可在天线处产

生较为稳定的干涉效应。干涉场景如图１所示。
这一干涉效应体现在接收机记录的 ＳＮＲ中。

ＳＮＲ可以用直射和反射信号表示为［１２］

ＳＮＲ２ ＝Ａ２ｄ（θ）＋Ａ
２
ｍ（θ）＋２Ａｄ（θ）Ａｍ（θ）ｃｏｓψ

（１）
式中：Ａｄ、Ａｍ 分别为直射、反射信号的幅度；ψ为
两信号的相位差；θ为卫星高度角。当 ＧＮＳＳ卫星
高度角θ发生变化时，Ａｄ、Ａｍ和ψ均会发生变化，

图 １　ＧＮＳＳＲ干涉测量原理图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＧＮＳＳＲｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ

造成 ＳＮＲ的波动。
根据式（１），将二阶多项式拟合法的结果作

为直射分量，并将其从 ＳＮＲ序列中分离得到 ＳＮＲ
的反射分量。通过频谱分析法得到 ＳＮＲ序列的
频率，进而求得等效天线高度，选取值最大的等效

天线高度值作为等效天线高度的估计值。

去除直射分量后，ＳＮＲ的反射分量可表示为

ＳＮＲｍ ＝Ａｍｃｏｓ
４πｈ
λ
ｓｉｎθ＋( ) （２）

式中：ｈ为等效天线高度；λ为波长；为相位。
根据式（２）所述的形式，对 ＳＮＲ的反射分量

序列进行最小二乘拟合，得到相位观测量，建立其

与实测土壤湿度之间的映射关系，即可用来反演

土壤湿度。

２　基于熵值法的双频数据融合
根据香农信息论，信息熵可以量化地衡量信

息的不确定性。在 ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度反演中，不
同频点 ＳＮＲ序列的相位观测量所含的土壤湿度
信息不同，可以根据文献［２３］所述的熵值法计算
各频点 ＳＮＲ序列相位观测量的信息熵来确定其
权值，加权作差后得到融合相位观测量。

具体地，对于频点ｋ（ｋ＝１，２），第ｉ颗卫星的第 ｊ
天相位观测量为 ｘ（ｋ）ｉｊ （ｉ＝１，２，…，Ｍ；ｊ＝１，２，…，Ｎ），

其在整个观测过程中的相位观测量序列为Ｘ（ｋ）ｉ 。

首先计算相位观测量序列 Ｘ（ｋ）ｉ 与实测土壤

湿度 ＳＭ的正负相关性 ｒ（ｋ）ｉ ：

ｒ（ｋ）ｉ ＝
ｃｏｖ（Ｘ（ｋ）ｉ ，ＳＭ）

Ｖａｒ（Ｘ（ｋ）ｉ ）Ｖａｒ（ＳＭ槡 ）
（３）

并根据计算结果选择式（４）求得第 ｉ颗卫星
第 ｊ天相位观测量的指标：

ｙ（ｋ）ｉｊ ＝

ｘ（ｋ）ｉｊ －ｍｉｎ（Ｘ
（ｋ）
ｉ ）

ｍａｘ（Ｘ（ｋ）ｉ ）－ｍｉｎ（Ｘ
（ｋ）
ｉ ）
　 ｒ（ｋ）ｉ ＞０

ｍａｘ（Ｘ（ｋ）ｉ ）－ｘ
（ｋ）
ｉｊ

ｍａｘ（Ｘ（ｋ）ｉ ）－ｍｉｎ（Ｘ
（ｋ）
ｉ ）

ｒ（ｋ）ｉ ＜









 ０

（４）
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将第 ｉ颗卫星第 ｊ天相位观测量代入式（５），
共 Ｎ天的数据，计算得到第 ｉ颗卫星第 ｊ天相位
观测量的比重 ｚ（ｋ）ｉｊ ：

ｚ（ｋ）ｉｊ ＝
ｙ（ｋ）ｉｊ

∑
Ｎ

ｊ＝１
ｙ（ｋ）ｉｊ

（５）

分别将第 ｉ颗卫星第 ｊ天相位观测量的比重
ｚ（ｋ）ｉｊ 代入式（６），计算得到第 ｉ颗卫星相位观测量
的指标熵：

ｅ（ｋ）ｉ ＝－ １
ｌｎＮ∑

Ｎ

ｊ＝１
（ｚ（ｋ）ｉｊ ｌｎｚ

（ｋ）
ｉｊ ） （６）

将第ｉ颗卫星相位观测量的指标熵代入式（７），
求得第 ｉ颗卫星相位观测量的熵值法冗余度：
ｄ（ｋ）ｉ ＝１－ｅ（ｋ）ｉ （７）

根据第 ｉ颗卫星相位观测量熵值法冗余度和
所有卫星冗余度和的比值，计算得到第 ｉ颗卫星
相位观测量的指标熵的权重：

ｗ（ｋ）ｉ ＝ｄ（ｋ）ｉ ∑
Ｍ

ｉ＝１

ｄ（ｋ）ｉ （８）

将第 ｉ颗卫星相位观测量的指标熵的权重代
入式（９）计算指标评价得分，得到第 ｉ颗卫星第 ｊ
天的相位观测量的指标评价得分：

ｓ（ｋ）ｉｊ ＝ｗ（ｋ）ｉ ｘ
（ｋ）
ｉｊ （９）

按上述方法求得第 ｉ颗卫星第 ｊ天各个频点
相位观测量的指标评价得分后，分别与相应的原

始相位观测量相乘并代入式（１０）进行数据融合，
得到融合后的相位观测量：

Ｘｉｊ＝ｓ
（１）
ｉｊ ｘ

（１）
ｉｊ －ｓ

（２）
ｉｊ ｘ

（２）
ｉｊ （１０）

式中：Ｘｉｊ为融合后的相位观测量。
根据式（１０）进行 ２个频点相位观测量的融

合，将数据分为训练集与测试集，用训练集建立相

位观测量与土壤湿度间的经验模型，并进行土壤

湿度反演。

３　实验数据处理及结果分析

３．１　实验概况
本文使用 ２０１４０２０４—２０１４０３２１在法国图

卢兹（Ｔｏｕｌｏｕｓｅ）市的 Ｌａｍａｓｑｕｅｒｅ（４３°２９′１４．４５″Ｎ，
１°１３′４４．１１″Ｅ）采集的 ＧＰＳＬ１和 Ｌ２ＳＮＲ数据。
实验场地四周空旷无遮蔽，整个实验期间为裸土，

现场如图２所示。
实验使用 ＬｅｉｃａＧＲ２５接收机和 ＡＲ１０基准站

天线，天线指向天顶，天线架设高度为 １．７０ｍ，采
样频率为１Ｈｚ。距离天线相位中心在地表投影约
２ｍ的位置布置２枚 ＭＬ３ＴｈｅｔａＰｒｏｂｅ土壤湿度传

图 ２　ＧＮＳＳＩＲ土壤湿度地基实验场地信息

Ｆｉｇ．２　ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆＧＮＳＳＩＲｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅ

ｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｔｅ

感器采集原位土壤湿度数据，精度为 ±１％，深度
分别为２ｃｍ和５ｃｍ，采样间隔为１０ｍｉｎ。
３．２　实验数据处理

数据处理流程如图３所示。
具体过程如下：①获取实验数据。从采集的

数据中提取 ＳＮＲ、时间、卫星高度角、方位角等信
息，将 Ｌ１和 Ｌ２频点的 ＳＮＲ定义为 ＳＮＲ（１）、
ＳＮＲ（２）。②数据预处理。截取卫星高度角在 ２°～
３０°范围的 ＳＮＲ数据，同时删除 ＳＮＲ为零的数据。
③数据分离。将数据分为训练集和测试集。④去
除趋势项。对 ＳＮＲ（１）、ＳＮＲ（２）的卫星高度角正弦
值进行二阶多项式拟合，并以此作为直射分量的

图 ３　数据处理过程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｏｆｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

０５２１
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近似值，去除直射分量，得到反射分量 ＳＮＲ（１）ｍ 、

ＳＮＲ（２）ｍ 。⑤频谱分析。利用 ＬｏｍｂＳｃａｒｇｌｅ方法对

反射分量进行频谱分析，求得频率 ｆ（１）和 ｆ（２），进
而求得等效天线高度 ｈ（１）和 ｈ（２）。⑥求相位观测

量。根据式（２）对 ＳＮＲｍ进行最小二乘拟合求得

相位观测量 Ｐ（１）和 Ｐ（２）。⑦数据融合。根据
式（１０）进行融合处理，得到融合后的相位观测量
Ｐ。⑧建模并验证。选取融合前后的相位观测量
分别与对应的土壤湿度观测值进行模型建立，将

测试数据代入模型进行验证。

３．３　实验结果分析
根据３．２节处理过程，将 Ｌ１和 Ｌ２的 ＳＮＲ序

列相位观测量进行融合，分别建立 Ｌ１、Ｌ２及融合
的相位观测量与同比土壤湿度间的一元线性回归

模型，结果如图４～图７所示。
图 ４～图 ７分别为 ＰＲＮ４、ＰＲＮ７、ＰＲＮ１２及

ＰＲＮ２４的建模结果，其中图 ４（ａ）、图 ５（ａ）、
图６（ａ）、图７（ａ）为融合后的相位观测量与同比
土壤湿度的建模 结 果，图 ４（ｂ）、图 ５（ｂ）、
图６（ｂ）、图 ７（ｂ）为单频点（以 Ｌ１频点为例）的
相位观测量与同比土壤湿度的建模结果。从图中

可以直观地看出融合后的相位观测量与土壤湿度

间的相关性更高。

图 ４　ＰＲＮ４建模结果

Ｆｉｇ．４　ＭｏｄｅｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＲＮ４

图 ５　ＰＲＮ７建模结果

Ｆｉｇ．５　ＭｏｄｅｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＲＮ７

图 ６　ＰＲＮ１２建模结果

Ｆｉｇ．６　ＭｏｄｅｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＲＮ１２

１５２１



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 ７　ＰＲＮ２４建模结果

Ｆｉｇ．７　ＭｏｄｅｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＲＮ２４

模型建立完成后，将测试数据代入模型得到

反演结果。同时，对单频 ＳＮＲ序列做同样处理得
到单频反演结果。图 ８给出了 ＰＲＮ４、ＰＲＮ７、
ＰＲＮ１２、ＰＲＮ２４４颗卫星的处理结果。

图８为各颗卫星反演结果对比，其中融合后
ＰＲＮ４的标准差为 ０．６８％，比 Ｌ１提高 ４２．９３％，
比 Ｌ２提高 ４３．２３％；均方根误差 （ＲＭＳＥ）为
０．４９％，比 Ｌ１降低８１．５８％，比 Ｌ２降低 ７７．５２％；
ＰＲＮ７的标准差为０．６２％，比 Ｌ１提高４３．８５％，比
Ｌ２提高 ４７．０１％；ＲＭＳＥ为 ０．９８％，比 Ｌ１降低
５８．８２％，比 Ｌ２降低５８．４７％；ＰＲＮ１２的标准差为
０．８１％，比 Ｌ１提高５１．３０％，比 Ｌ２提高４１．０３％；
ＲＭＳＥ为１．２８％，比 Ｌ１降低 １３．５１％，比 Ｌ２降低
４６．６７％；ＰＲＮ２４的标准差为 ０．９２％，比 Ｌ１提高
３．１４％，比 Ｌ２降低 ３．８４％；ＲＭＳＥ为 ０．９５％，比
Ｌ１降低６４．１５％。

对所有卫星同一时间段（１３：００—１５：００）的
反演结果取平均，结果如图９所示。

图９（ａ）为融合前 Ｌ１频点、Ｌ２频点和融合后
反演结果以及 ＦＤＲ采集的同比数据随时间变化
的对比结果，从对比中可以清晰显示融合后的反

图 ８　不同卫星反演结果对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

演结果与 ＦＤＲ的匹配度更高。图 ９（ｂ）为反演结
果线性对比，图中计算了融合前两频点的反演结

果、融合后的反演结果与同比数据间的决定系数

Ｒ２Ｌ１、Ｒ
２
Ｌ２、Ｒ

２
及 均 方 根 误 差 ＲＭＳＥＬ１、ＲＭＳＥＬ２、

ＲＭＳＥ。通过计算得到如下结果：融合后的决定
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图 ９　反演结果平均对比分析

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｖｅｒａｇｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

系数 Ｒ２为 ０．９７，ＲＭＳＥ为 ０．３７％，Ｒ２比 Ｌ１频点
结果提高７３．２％，比 Ｌ２频点提高 ３８．５％；ＲＭＳＥ
比 Ｌ１频点降低７２．８％，比 Ｌ２频点降低７３．４％。

通过统计所有卫星的标准差，得到平均结果

如下：Ｌ１和 Ｌ２双频融合反演结果平均标准差为
０．６％，精度比 Ｌ１单频反演结果提高 ６４．７３％，比
Ｌ２单频反演结果提高３２．１２％。

４　结　论

本文提出了一种基于 ＧＮＳＳＩＲ双频数据融
合的土壤湿度反演方法，该方法以不同频点 ＳＮＲ
序列相位观测量所对应的指标评价得分作为融合

的权重标准，通过熵值法对 ２个频点 ＳＮＲ相位观
测量进行融合处理。利用地基观测获取的实验数

据对该方法的性能进行了验证，结果表明该方法

可显著提高土壤湿度反演精度。从处理结果中可

得到如下结论：

１）不同频点间所含的土壤信息存在差异。
熵值法不仅能够克服主观确定权值的随机性和臆

断性，而且作为多指标评价方法能够避免不同频

点间信息的重复性，综合考虑信息间的差异性，两

频点中质量好的数据能得以保留，从而使反演结

果得到提高。

２）综合反演结果分析，熵值法在双频数据融
合处理中能够有效提高反演结果的准确性，不仅

反演精度有所提高，融合后数据的变化趋势也更

加趋近于同比数据。最终结果也表明融合后的反

演结果对比单一频点的反演结果有显著提高，且

融合后的平均标准差为０．６％。
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［２１］段睿，张波，汉牟田，等．ＳＶＲＭ方法的单天线 ＧＮＳＳＲ土壤
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农业大学，２０１７．
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［２３］王富喜，毛爱华，李赫龙，等．基于熵值法的山东省城镇化质

量测度及空间差异分析［Ｊ］．地理科学，２０１３，３３（１１）：

１３２３１３２９．
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　第 ６期 荆丽丽，等：ＧＮＳＳＩＲ双频数据融合的土壤湿度反演方法

ＳｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＧＮＳＳＩＲｄｕａｌ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄａｔａｆｕｓｉｏｎ

ＪＩＮＧＬｉｌｉ１，ＹＡＮＧＬｅｉ１，，ＨＡＮＭｏｕｔｉａｎ２，ＨＯＮＧＸｕｅｂａｏ２，ＳＵＮＢｏ１，ＬＩＡＮＧＹｏｎｇ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｈａｎｄｏｎｇＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｔａｉ’ａｎ２７１０１９，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｔｐｒｅｓｅｎｔ，ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｉｎｔｈｅｆｉｅｌｄｏｆｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｇｎａｌ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒａｎｄｒｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ（ＧＮＳＳＩＲ）ｉｓｏｎｌｙｆｏｒｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ．Ｉｎｔｈｅｐａｐｅｒ，ｗｅｐｒｏｐｏｓｅ
ａｍｅｔｈｏｄｔｈａｔｕｓｅｓｔｈｅｅｎｔｒｏｐｙｍｅｔｈｏｄｔｏｆｕｓｅｔｗｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎ．
Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｓｐｅｃｔｒｕｍａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔｈｅｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ
（ＳＮＲ）ｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆｅａｃｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｐｏｉｎｔ，ａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｅｑｕｉｖａｌｅｎｔａｎｔｅｎｎａｈｅｉｇｈｔ．Ｔｈｅｄｉｆ
ｆｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｐｈａｓｅｏｆＳＮＲｓｅｑｕｅｎｃｅｃａｎｂｅｓｏｌｖｅｄｂｙｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｐｈａｓｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｆ
ｔｗｏｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｉｓｆｕｓｅｄｂｙｔｈｅｅｎｔｒｏｐｙｍｅｔｈｏｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｎｅｍｐｉｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｆｕ
ｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｔｏａｃｈｉｅｖｅｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙ
ｇｌｏｂａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ（ＧＰＳ）ＳＮＲｒａｔｉｏｄａｔａｏｂｔａｉｎｅｄｉｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙＬ１ａｎｄＬ２ｂｙｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｖｅｒａｇｅｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＬ１ａｎｄＬ２ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｆｔｅｒｄｕａｌ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｆｕｓｉｏｎｉｓ０．６％，ｗｈｉｃｈｉｓ６４．７３％ ｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈｅＬ１ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ３２．１２％
ｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈｅＬ２ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ．ＡｎｄｔｈｅＲＭＳＥｉｓ０．３７％，７２．８％ ｌｏｗｅｒｔｈａｎＬ１ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ａｎｄ７３．４％ ｌｏｗｅｒｔｈａｎＬ２ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｇｎａｌｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒａｎｄｒｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ（ＧＮＳＳＩＲ）；ｓｏｉｌｍｏｉｓｔｕｒｅ
ｉｎｖｅｒｓｉｏｎ；ｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄａｔａｆｕｓｉｏｎ；ｅｎｔｒｏｐｙｍｅｔｈｏｄ；ｇｌｏｂａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ（ＧＰＳ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１２８０８：３１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１２４．１００７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（４１１７１３５１）；ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＣ０８０３１０４）；

ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１３ＡＡ１０２３０１）；ＯｐｅｎＰｒｏｊｅｃｔｏｆＮａｔｉｏｎａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ
ＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒｆｏｒＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｎＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒｅ（ＫＦ２０１５Ｗ００３）；ＴｈｅＢａｓｉｃＰｕｂｌｉｃＷｅｌｆａｒｅＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔｉｎ
ＺｈｅｊｉａｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＬＧＮ１９Ｄ０４０００１）；ＳｈａｎｄｏｎｇＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＴｏｐＤｉｓｃｉｐｌｉｎｅｓＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（ｘｘｘｙ２０１７０３）
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基于凯恩方程的无人机伞降回收动力学

建模与仿真

吴翰，王正平，周洲，王睿
（西北工业大学 无人机特种技术国防科技重点实验室，西安 ７１００６５）

　　摘　　　要：在无人机的伞降回收过程中，无人机与降落伞一直都处于实时的动平衡状
态，两者在伞降回收过程中的耦合关系及其复杂，因此很难建立精准的无人机伞降回收动力学

模型。针对该问题，将伞降回收系统划分为降落伞和无人机分别进行处理。针对时变对象降

落伞，通过阻力面积随充气时间的变化关系建立其动力学模型。针对无人机，首先，基于多体

动力学思路，将其划分为左右机翼和机身的多体系统，通过平板绕流系数优化其伞降过程中的

大迎角动力学模型；然后，通过偏速度矩阵将各体的动力学模型引入伞降回收系统质心；最终，

基于凯恩方程推导并建立了伞降回收系统六自由度模型，并引入海拔高度和风力对无人机伞

降回收的影响。通过数值仿真与实验数据的对比，可以发现两者具有较好的一致性，该动力学

模型能够为无人机的伞降回收提供指导。

关　键　词：伞降回收；飞翼无人机；凯恩方程；多体系统；动力学建模
中图分类号：Ｖ２４９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２５６１０

　　随着美国 Ｘ４７ｂ、欧洲“神经元”等无人机的
问世，飞翼类

［１２］
无人机已逐步成为国内外研究

的热点，飞翼类无人机具有升阻比高等特性，这些

特性在无人机起飞时具有较大优势，但飞翼无人

机在着陆时尤其对于低翼载飞翼无人机而言，其

着陆轨迹容易受到风力的影响，而飞翼无人机本

身又不是很稳定，因此将会对此类无人机的安全

回收造成阻碍。目前无人机常采用 ３种回收方
式，即伞降回收、滑跑着陆回收和拦网回收，为了

将飞翼无人机机翼面积较大的特性转化为其回收

时的优势，即将飞翼无人机的机翼当成阻力板以

减小飞翼无人机的着陆速度，选取伞降方式对此

类无人机进行回收。

降落伞在工程领域应用较多，目前已有较为

成熟的气动研究
［３］
和附加质量

［４］
研究，但是关于

伞降回收系统动力学建模的研究更多集中在航天

领域，国外文献［５７］和国内文献［８］提出了两种
建立航天器伞降回收动力学模型的方法。由于无

人机的伞降回收与航天器的伞降回收具有较大差

异，因此上述模型对于无人机的伞降回收有不适

用之处。针对这样的情况提出以下需要解决的问

题：①无人机在伞降回收过程中和降落伞一直处
于动态平衡状态，由于两者之间的耦合关系较为

复杂，因此很难建立精确的无人机伞降回收动力

学模型，如何采用较为简单的方式得到能表征无

人机伞降回收运动趋势的动力学模型，值得研究。

②目前大部分关于降落伞回收的动力学模型，都
是将回收物看成单刚体进行处理，对于低翼载飞

翼无人机的伞降回收，飞翼无人机对整个伞降回

收系统有一定的影响，因此能否采用新的建模方

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906023&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 吴翰，等：基于凯恩方程的无人机伞降回收动力学建模与仿真

法，更为精确地引入无人机的影响，值得研究。

③大型降落伞在充气阶段，其质心会发生较为明
显的变化，因此在建立该过程降落伞动力学模型

时需要大量的实验数据进行拟合，较为复杂；对于

无人机伞降回收，特别是小型无人机，其采用的降

落伞一般较小，因此降落伞在拉直以后的充气过

程中质心位置变化不大，能否采用更为简单的方

式建立此类降落伞充气阶段的动力学模型，值得研

究。④对于无人机伞降回收，无人机由稳定平飞过
渡到稳定下降，其实是一个迎角变化很大的运动过

程，如果直接采用 ＣＦＤ进行数值模拟得到该阶段
无人机的非定常气动力模型将是较为复杂的，能否

基于合理的假设快速建立该阶段的非定常气动力

模型，以满足工程的需要，值得研究。关于以上问

题的解决方法与思路将是本文的创新点所在。

为了解决上述问题，建立准确的无人机伞降

回收动力学模型，首先，采用平板绕流与迎角之间

的耦合关系建立无人机从平飞过渡到稳定下降阶

段的非定常气动力和力矩模型；其次，通过降落伞

的阻力面积随其充气时间的变化，建立降落伞充

气过程中的动力学模型；最终，基于多体动力学和

凯恩方程
［９１０］
建立低翼载飞翼无人机伞降回收六

自由度模型，并分析了伞降回收位置海拔高度和

风力对伞降回收的影响。需要强调的是，本模型

是将各系统的力和力矩引入整个伞降回收系统的

质心建立动力学模型，该模型能够描述无人机伞降

回收的趋势，但无法描述降落伞与无人机之间的相

对运动，该模型主要描述的是降落伞从完全拉直到

和无人机一起稳定下降的运动过程。

１　伞降回收系统运动学描述

１．１　坐标系建立
低翼载飞翼无人机伞降回收系统主要由低翼载

飞翼无人机和回收降落伞两部分组成，如图１所示。

图 １　伞降回收坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒａｃｈｕｔｅ

ｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

将伞降回收系统分为降落伞和无人机，基于

多体动力学的思路
［１１１２］

将无人机离散为无人机

左机翼 ｄ、右机翼 ｃ和机身 ａ的多体系统，其中由
于垂尾、舵面以及动力装置在回收过程中影响不

大，将其并入无人机机身进行分析。由于无人机

伞降回收的降落伞较小，因此可以假设降落伞拉

直后，这一时变系统在充气过程中的质心与其气

动合力作用点位于同一点。以各体质心为原点建

立右手坐标系。首先基于机身坐标系 Ｆａ求得整
个伞降回收系统质心 ｂ的位置，然后基于整个伞
降系统质心 ｂ进行建模。伞降回收系统质心 ｂ的
位置为

ｘｂ ＝
ｌｘｍｇ＋ｘｃａｍｃ＋ｘｄａｍｄ
ｍｇ＋ｍａ＋ｍｃ＋ｍｄ

ｙｂ ＝
ｌｙｍｇ＋ｙｃａｍｃ＋ｙｄａｍｄ
ｍｇ＋ｍａ＋ｍｃ＋ｍｄ

ｚｂ ＝
ｌｚｍｇ＋ｚｃａｍｃ＋ｚｄａｍｄ
ｍｇ＋ｍａ＋ｍｃ＋ｍ















ｄ

（１）

式中：ｌｘ、ｌｙ和 ｌｚ分别为降落伞质心 ｇ到机身质心
ａ的位移在机身坐标系 Ｘ、Ｙ和 Ｚ轴方向的投影；
ｘｄａ、ｘｃａ分别为左右机翼质心 ｄ、ｃ到机身质心 ａ的
位移在机身坐标系 Ｘ轴方向的投影；ｙｄａ和 ｙｃａ分别
为左右机翼质心 ｄ和 ｃ到机身质心 ａ的位移在机
身坐标系 Ｙ轴方向的分量；ｚｄａ和 ｚｃａ分别为左右机
翼质心 ｄ和 ｃ到机身质心 ａ的位移在机身坐标系
Ｚ轴方向的分量；ｍｇ、ｍａ、ｍｄ和 ｍｃ分别为降落伞、
机身和左右机翼的质量。需要强调的是，伞降回

收系统质心位置 ｂ会随着降落伞的充气而发生变
化，在实际情况中由于降落伞质量相对于无人机

而言较小，因此降落伞质量的变化对全机质心的

影响较小。本文最终采用迭代的方式进行动力学

模型的仿真，因此可以在每一时刻采用式（１）得
到伞降回收系统质心，然后将力和力矩引入该质

心处进行动力学建模。

１．２　 广义坐标与速度矩阵建立

选取四元数
［１３］
作为描述伞降回收系统质心

姿态的广义坐标，具体形式为

ｑ＝［ｘｂ ｙｂ ｚｂ ａ０ ａ１ ａ２ ａ３］Ｔ （２）

＝ (ａｒｃｔａｎ
２（ａ０ａ１＋ａ２ａ３）
１－２（ａ２１＋ａ

２
２

)）
θ＝－ａｒｃｓｉｎ（２（ａ０ａ２－ａ１ａ３））

ψ＝ (ａｒｃｔａｎ
２（ａ０ａ３＋ａ１ａ２）
１－２（ａ２２＋ａ

２
３

)













）

（３）

式中：、θ和 ψ为伞降回收系统质心处的姿态角；
ａ０、ａ１、ａ２和 ａ３为四元数分量；ｘｂ、ｙｂ和 ｚｂ为伞降
回收系统质心位置。
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接下来１．１节文求得的伞降系统质心 ｂ为基
准建立降落伞以及各体质心处的线速度、角速度、

线加速度和角加速度矩阵，各体质心处的线速度

和角速度矩阵具体形式为

Ｖｂ ＝［ｘｂ ｙｂ ｚｂ］Ｔ

Ｖｃ ＝Ｖｂ＋ωｂ×ｒｂｃ
Ｖｄ ＝Ｖｂ＋ωｂ×ｒｂｄ
Ｖｇ ＝Ｖｂ＋ωｂ×ｒｂｇ
Ｖａ ＝Ｖｂ＋ωｂ×ｒ













ｂａ

（４）

ωｂ ＝ωｃ ＝ωｄ ＝ωｇ ＝ωａ （５）
式中：ｒ为体与体质心间的位移向量；Ｖ为各体质
心处的线速度；ω为各体质心处的角速度；下标
ｃ、ｄ、ａ和 ｇ分别代表右机翼、左机翼、机身以及降
落伞，无特别说明，下文一致。除此之外需要强调

的是，各体质心的角速度近视是与伞降回收系统

质心处角速度一致的，但各体质心处的角加速度

不一定相同，具体公式由下文给出。

同理各体质心处的线加速度和角加速度矩阵

分别为

Ｖ
·

ｂ ＝
Ｖｂ
ｔ
＋ωｂ×Ｖｂ

Ｖ
·

ｃ ＝
Ｖｃ
ｔ
＋ωｂ×Ｖｃ

Ｖ
·

ｄ ＝
Ｖｄ
ｔ
＋ωｂ×Ｖｄ

Ｖ
·

ｇ ＝
Ｖｇ
ｔ
＋ωｂ×Ｖｇ

Ｖ
·

ａ ＝
Ｖａ
ｔ
＋ωｂ×Ｖ



















ａ

（６）

ωｂ ＝
ωｂ
ｔ

ωｃ ＝
ωｃ
ｔ
＋ωｂ×ωｃ

ωｄ ＝
ωｄ
ｔ
＋ωｂ×ωｄ

ωｇ ＝
ωｇ
ｔ
＋ωｂ×ωｇ

ωａ ＝
ωａ
ｔ
＋ωｂ×ω



















ａ

（７）

式中：Ｖ
·

为各体质心处线加速度；ω为各体质心处
角加速度。上文所得到的速度与加速度矩阵

式（４）～式（７）将方便伞降回收系统广义惯性力
和广义惯性力矩模型的建立。

１．３　质量和附加质量描述
接下来对伞降回收系统各体的质量、转动惯

量、附加质量和附加质量惯性矩进行介绍。

图２展示了降落伞整个充气过程中的容积变

图 ２　降落伞充气过程容积变化示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒａｃｈｕｔｅｖｏｌｕｍｅ

ｖａｒｉａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｉｎｆｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

化，其实降落伞在充气过程当中是一个时变系统，

其时变性主要由两部分体现，即其质心处的力和

力矩随充气时间而发生变化；其质量、转动惯量、

附加质量和附加质量惯性矩随充气时间而变化。

其质心处的力和力矩随充气时间的变化公式将在

后文给出，在此先给出其质量、转动惯量、附加质

量和附加质量惯性矩随充气时间的变化公式。ＩＲ
为降落伞与无人机的连接点到降落伞伞衣边缘的

距离；Ｒ０为降落伞伞衣顶端到伞衣底部的弧线
距离。

降落伞容积、质量和转动惯量随充气时间的

变化公式为
［１４］

Δ＝

０．００９５６８Ｄｐ( )２
３ １
ｔ
　　　　０≤ ｔ＜ｔｍ１

２
３π

Ｄｐ( )２
３

＋１
１２π
ｈｔ（Ｄ

２
ｐ＋

　　ｄ２ｉｎ＋Ｄｐｄｉｎ） ｔｍ１≤ ｔ≤ ｔｍ
２
３π

Ｄｐ( )２
３

ｔｍ













 ＜ｔ

（８）
ｍｇ ＝ｄｉａｇ（ｍ１＋ｍ２，ｍ１＋ｍ２，ｍ１＋ｍ２）

Ｊｇ ＝ｄｉａｇ（Ｊｘ１＋Ｊｘ２，Ｊｙ１＋Ｊｙ２，Ｊｚ１＋Ｊｚ２
{

）
（９）

式中：Δ为降落伞的容积；ρ为大气密度；Ｄｐ为降
落伞投影直径；ｔ为降落伞充气时间；ｔｍ１为降落伞
初始充气阶段结束时的充气时间；ｔｍ为降落伞主
充气阶段结束时的充气时间；ｈｔ为降落伞伞衣未充
满部分的高度；ｄｉｎ为降落伞伞衣未充满部分底部的
直径；ｍ１和 ｍ２分别为降落伞伞衣和伞绳的质量；
ｍｇ为降落伞质量矩阵；Ｊｇ为降落伞转动惯量矩阵；
Ｊｘ１、Ｊｙ１和 Ｊｚ１为降落伞伞衣转动惯量矩阵的分量；
Ｊｘ２、Ｊｙ２和 Ｊｚ２为降落伞伞绳转动惯量的矩阵分量。

降落伞附加质量和附加质量惯性矩随充气时

间的变化关系式为

Ｉｆ＝
ρΔＤ２ｐ
１６

（１０）
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Ａｉｉ ＝ｋｉｉρΔ　　 ｉ＝１，２，３
Ａｊｊ＝ｋｊｊＩｆ ｊ＝４，{ ５

（１１）

Ｎｇ ＝ｄｉａｇ（Ａ１１，Ａ２２，Ａ３３）

Ｉｇ ＝ｄｉａｇ（Ａ４４，Ａ５５，０
{

）
（１２）

式中：ρ为大气密度；ｋｉｉ和 ｋｊｊ均为降落伞附加质量
和附加质量惯性矩系数；Ｉｆ为降落伞所带动周围
运动空气的体积；Ｎｇ和 Ｉｇ分别为降落伞的附加
质量和附加质量惯性矩矩阵；Ａｉｉ和 Ａｊｊ分别为降落
伞附加质量和附加质量惯性矩矩阵分量。无人机

各体的质量和转动惯量矩阵与常规形式一样，因

此不再进行介绍。

１．４　广义惯性力和广义惯性力矩模型建立
将上述得到各体的线加速度矩阵、角加速度

矩阵以及各体的质量和转动惯量矩阵代入广义惯

性力和广义惯性力矩方程当中，可以得到无人机

伞降回收系统的广义惯性力和广义惯性力矩模

型
［１５］
为

Ｋ ＝∑ (
ｊ

Ｖｊ
( )ｑ ［－（ｍｊ＋Ｎｊ）Ｖ

·

ｊ］＋

　　 ωｊ
( )ｑ ［－（Ｊｊ＋Ｉｊ）ωｊ )］

　　ｊ＝ａ，ｃ，ｄ，ｇ （１３）
式中：ｍｊ为各体的质量矩阵；Ｎｊ和 Ｉｊ分别为降落
伞附加质量矩阵和附加质量惯性矩矩阵，只有当 ｊ
取 ｇ时，其值才不为零；Ｊｊ为各体转动惯量矩阵；

Ｖｊ
( )ｑ 和 ωｊ

( )ｑ 分别为各体质心处的偏线速度和
偏角速度矩阵。

２　伞降回收系统动力学描述
２．１　降落伞动力学模型建立

对于降落伞充气过程的气动力和力矩模型，

目前大多采用半实验半理论的方法进行建模。为

了建立降落伞在充气过程中的动力学模型，首先

将降落伞从拉直到稳定下降划分为 ３个阶段，如
图３所示，即初始充气阶段、主充气阶段和稳定下
降阶段，求得降落伞每个阶段所需充气时间，根据

图 ３　无人机伞降回收示意图

Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＵＡＶｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

降落伞充气时间表征降落伞阻力面积，最终基于

降落伞阻力面积随充气时间的变化公式来建立降

落伞的动力学模型。

采用充气时间法
［１６］
得到降落伞前 ２个充气

阶段所用时间分别为

ｔｍ１ ＝
λＤ０
Ｖｌ

ｔｍ ＝
ｋＤ０
Ｖ










ｐ

（１４）

式中：λ和 ｋ分别为初始充气阶段与主充气阶段
的修正因子；Ｄ０为降落伞名义直径；Ｖｌ为伞衣拉
直速度；Ｖｐ为主充气过程中的平均速度。

通过式（１４）得到的充气时间可建立降落伞
阻力面积随充气时间的变化公式为

（ＣＡ）＝

（ＣＡ）１
ｔｍ１

ｔ　　　　　　　　０≤ ｔ＜ｔｍ１

（ＣＡ）１＋［（ＣＡ）ｓ－

　　（ＣＡ）１］
ｔ－ｔｍ１
ｔｍ －ｔｍ

( )
１

２

ｔｍ１≤ ｔ≤ ｔｍ

（ＣＡ）ｓ ＝Ａ０ＣＴ ｔｍ















＜ｔ
（１５）

式中：（ＣＡ）１为降落伞初始充气阶段完成时的阻
力面积；（ＣＡ）ｓ为降落伞主充气阶段结束时的阻
力面积；ＣＴ为降落伞轴向力系数；Ａ０为降落伞名
义面积。

将式（１５）得到的（ＣＡ）代入 Ａ０（ｔ）＝
（ＣＡ）
ＣＴ
，

可以得到降落伞的力模型
［１６］
为

Ｆｇ ＝Ｃｂｇ

－ＣＮ
１
２ρ
Ｖ２ｇＡ０（ｔ）

ｕｇ
ｕ２ｇ ＋ｖ

２

槡 ｇ

－ＣＮ
１
２ρ
Ｖ２ｇＡ０（ｔ）

ｖｇ
ｕ２ｇ ＋ｖ

２

槡 ｇ

－Ａ０（ｔ）ＣＴ
１
２ρ
Ｖ２

















ｇ

＋

　　Ｃｂｅ
０
０
ｍｇ









ｇ

（１６）

αｇ ＝ａｒｃｔａｎ ｕ２ｇ ＋ｖ
２

槡 ｇ

ｗ( )
ｇ

（１７）

ＣＮ ＝０．５１１５α
３
ｇ －０．２６５２αｇ （１８）

式中：Ｃｂｇ表示坐标系 ｇ向坐标系 ｂ的转换矩阵；
ｖｇ、ｕｇ和 ｗｇ为降落伞沿 Ｘ轴、Ｙ轴和 Ｚ轴的速度
分量；Ｖｇ为降落伞质心合速度；ＣＮ为降落伞法向
力系数；ｍｇ为降落伞质量。
２．２　无人机动力学模型建立

基于多体动力学，将无人机进行离散化处理，

由于轻型飞翼无人机的特殊性，左右机翼以及机
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身的建模思路一致只是力和力矩系数稍有不同，

下面以右机翼为例建立其动力学模型。

首先按照无人机的失速迎角将其力和力矩划

分为两部分，当无人机迎角小于失速迎角时，其气

动力和力矩模型与正常飞行时一样，本文不再给

出；当其迎角大于失速迎角时，由于降落伞的作

用，无人机的迎角会很快达到大迎角状态，此时流

过飞翼无人机机翼的气流将会发生流动分离，故

可以采用平板扰流系数
［１７１８］

与此阶段迎角的关

系来建立这一阶段的无人机气动力模型，具体右

机翼力模型为

Ｆｃ ＝Ｃｂｃ

０
０

－１
２ρ
Ｖ２ｃＳｃＣｐｓｉｎα











ｃ

＋Ｃｂｅ

０
０
ｍｃｇ










ｃ

（１９）

式中：Ｃｐ为平板扰流系数；Ｃｂｃ和 Ｃｂｅ分别为右机翼
坐标系和地面坐标系向系统质心坐标系的转换矩

阵；αｃ为无人机右机翼质心处的迎角；Ｓｃ为右机
翼面积；ｍｃ为右机翼质量；ｇｃ为重力加速度。

无人机在运动过程当中的力矩模型主要由

３部分叠加产生，即无人机运动过程当中各体所
产生的非定常力矩、各体质心处气动力相对伞降

回收系统质心所产生的力矩和各体气动合力作用

点处的气动力相对于各体质心所产生的力矩。无

人机各刚体质心处的气动力相对伞降回收系统质

心的力矩，由其力模型乘以其质心偏速度矩阵得

到，无人机右机翼非定常力矩模型和右机翼气动

合力作用点处气动力相对于右机翼质心所产生的

力矩之和为

Ｍｃ ＝

（Ｃｌｐ珋ｐ＋Ｃｌｒ珋ｒ）ｑｃＳｃｃｃ

（Ｃｍθ·θ
·

＋Ｃｍθθ）ｑｃＳｃｌ
（Ｃｎｐ珋ｐ＋Ｃｎｒ珋ｒ）ｑｃＳｃｃ











ｃ

＋

　　
０ －ｚｃ＿ｑ ｙｃ＿ｑ
ｚｃ＿ｑ ０ －ｘｃ＿ｑ
－ｙｃ＿ｑ ｘｃ＿ｑ









０
Ｆｃ＿ｑ （２０）

珋ｐ＝
ｐｃｃｃ
２Ｖｃ

珋ｒ＝
ｒｃｃｃ
２Ｖ

{
ｃ

（２１）

式中：ｃｃ和 ｌ分别为右机翼展长与弦长；ｐｃ和 ｒｃ为
右机翼角速度分量；Ｃｌｐ、Ｃｌｃ、Ｃｎｐ、Ｃｎｒ、Ｃｍθ和 Ｃｍθ·均
为无人机动导数，其表征的是无人机横向、航向和

纵向阻尼特性。同理可得无人机机身质心处的力

和非定常力矩模型分别为 Ｆａ和 Ｍａ；左机翼质心

处的力和非定常力矩模型为 Ｆｄ和 Ｍｄ；Ｆｃ＿ｑ为无
人机右机翼的气动合力作用点处的气动力，（ｘｃ＿ｑ，

ｙｃ＿ｑ，ｚｃ＿ｑ）为无人机右机翼气动合力作用点到无人
机右机翼质心处位移的分量。

２．３　广义主动力和广义主动力矩模型建立
将上述得到各体的力和非定常力矩模型导入

广义主动力和广义主动力矩方程，可得低翼载飞

翼无人机伞降回收系统的广义主动力和广义主动

力矩模型为

Ｋ＝∑
ｊ

Ｖｊ
( )ｑ Ｆｊ＋ ωｊ

( )ｑ Ｍ[ ]ｊ
　　ｊ＝ａ，ｃ，ｄ，ｇ （２２）
式中：Ｆｊ为伞降系统各体质心处的力模型；Ｍｊ为

伞降系统各体质心处的力矩模型；需要注意的是

伞降回收系统的广义主动力矩模型是由两部分构

成的，一部分是各体自身运动绕其自身质心所产

生的非定常力矩和各体气动合力作用点处气动力

相对于各体质心所产生的力矩之和，已由式（２０）
和式（２１）直接给出。另一部分为各体质心广义
主动力相对于伞降回收系统质心所产生的力矩，

该部分由
Ｖｊ
( )ｑ Ｆｊ这一项引入。

３　无人机伞降回收动力学模型建立

凯恩方程由动力学普遍方程演化而来，其形

式为

∑（Ｆｉ－ｍｉａｉ）δｒｉ＝０ （２３）

式中：Ｆｉ为系统广义主动力；ｍｉ为各体质量；δｒｉ
为力作用点到所选参考点的虚位移；ａｉ为各体质
心处的加速度，将式（２３）化简可得

∑（Ｆｉδｒｉ－ｍｉａｉδｒｉ）＝０ （２４）

因此可以得到凯恩方程的具体形式为

Ｋ ＋Ｋ＝０

Ｋ ＝－ｍｉａｉδｒｉ
Ｋ＝Ｆｉδｒ

{
ｉ

（２５）

式中：Ｋ称为广义惯性力和广义惯性力矩模型；Ｋ
称为广义主动力和广义主动力矩模型。凯恩方程

建模的基准为：系统的广义主动力、广义主动力矩

与系统的广义惯性力、广义惯性力矩之和为零。

将２．１节和２．２节所求伞降回收系统广义主
动力、广义主动力矩模型和广义惯性力、广义惯性

力矩模型代入凯恩方程
［１９］
可得

∑ (
ｊ

Ｖｊ
( )ｑ ［－（ｍｊ＋Ｎｊ）Ｖ

·

ｊ＋Ｆｊ］＋

　　 ωｊ
( )ｑ ［－（Ｊｊ＋Ｉｊ）ωｊ＋Ｍｊ )］ ＝０

　　ｊ＝ａ，ｃ，ｄ，ｇ （２６）
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　　式（２６）即为飞翼无人机伞降回收系统六自
由动力学模型，式中共有 ６个方程，１３个变量，再
加上伞降回收系统质心角速度与四元数的关系式

以及质心位移与速度的关系式，共计 １３个方程，
１３个变量，可直接采用 ＭＡＴＬＡＢ进行数值仿真。

４　伞降回收仿真实验
基于四阶龙格库塔方法进行数值仿真并与实

验结果进行对比。本次实验过程为：海拔高度

１３００ｍ，无人机完成由稳定前飞到开伞，再到无
人机和降落伞共同稳定下降的实验。为了验证本

文模型的准确性，所选取实验数据的初始时刻为：

降落伞已经被拉直并且刚好开始充气，无人机飞

行高度５６ｍ，其前飞速度 １１ｍ／ｓ，同时具有 １ｍ／ｓ
的上升速度。在此对仿真结果与实验结果的对比

做以下几点说明：①由于建模所用坐标系为欧美
坐标系，为了与实验结果进行对比，沿ｚ轴方向的
物理量在仿真结果展示时均乘以 －１。②由于实

验仅得到无人机数据，因此仿真结果已经通过

式（４）和式（５），由伞降回收系统质心转换到无人
机质心处，方便进行对比。③由于实验得到的数
据是基于地面坐标系的，因此仿真数据以由无人

机机体坐标系转换到地面坐标系。具体仿真结果

与实验结果对比如图４所示。
通过图４的对比可以发现：数值仿真与实验

结果吻合较好，验证了本文模型的准确性。但是

由开伞到稳定下降阶段的动态变化过程中，两者

略有差异，归结其原因主要在于：①采用平板扰流
建立无人机该阶段的非定常气动力模型，虽然较

为便利，但是精度却相对不足。②所建模型无法
表征该阶段降落伞与无人机之间的相对运动关

系，而降落伞与无人机之间的相对运动关系，会进

一步影响降落伞和无人机所受气动力的大小，进

而影响该阶段的仿真精度。正是上述原因导致了

该阶段的数值仿真与实验结果的差异，进一步优

化模型时可从这两方面入手。

图 ４　无人机俯仰角、前飞速度、下降速度和飞行高度仿真结果与实验结果对比

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＵＡＶａｎｇｌｅｏｆｐｉｔｃｈ，ｆｏｒｗａｒｄｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｄｅｓｃｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｆｌｉｇｈｔｈｅｉｇｈｔ

ｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ
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５　海拔高度与风力对伞降回收影响
无人机伞降回收位置的海拔高度以及伞降过

程中的风力都将对无人机的伞降回收产生一定的

影响，接下来引入海拔高度和风力对无人机伞降

回收系统的影响，并对其进行分析。

为了得到无人机稳定下降速度随回收位置海

拔高度的变化曲线，从海平面开始，海拔高度每增

加５００ｍ进行一次伞降仿真，通过数值仿真得到
无人机最终稳定下降速度随海拔高度的变化曲线

如图５所示。
通过图５可以发现：无人机伞降回收系统的

稳定下降速度随回收位置海拔高度的增加而增

大，其主要原因是海拔的变化将影响密度的变化，

进而影响降落伞与无人机的气动力。海拔

５５００ｍ与海拔 ０ｍ相比，其稳定下降速度由
４．７ｍ／ｓ变为了５．５１ｍ／ｓ，增加了约 １７％，这意味
着随着海拔高度的增加，将对无人机伞降回收的

安全性提出更高要求。

无人机在伞降回收过程中常会受到风力的影

响，因此通过数值仿真得到无人机伞降回收系

统在降落伞充气完成后（４ｓ后），分别受到 １ｍ／ｓ
的顺风、逆风、正侧风和逆侧风的影响，无人机伞

降回收速度变化的曲线，该仿真的初始条件为：海

拔 ２５００ｍ，开伞高度 １００ｍ，无人机前飞速度
９ｍ／ｓ，同时具有 １ｍ／ｓ的上升速度，０ｓ时刻降落
伞已经被拉直并且开始充气，其中规定沿 Ｙ轴正
方向的风为正侧风，沿 Ｙ轴反方向的风为逆侧
风，沿 Ｘ轴正向的为顺风，沿 Ｘ轴反向为逆风，具
体仿真结果如图６所示。

图 ５　无人机稳定下降速度随海拔高度的变化

Ｆｉｇ．５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＵＡＶｓｔｅａｄｙｄｅｓｃｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｗｉｔｈａｌｔｉｔｕｄｅ

图 ６　受 １ｍ／ｓ顺风、逆风、正侧风和逆侧风时，无人机前飞速度、侧向速度、下降速度和俯仰角的变化

Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＵＡＶｆｏｒｗａｒｄｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｓｉｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｄｅｓｃｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄａｎｇｌｅｏｆｐｉｔｃｈｕｎｄｅｒ１ｍ／ｓ

ｄｏｗｎｗｉｎｄ，ａｇａｉｎｓｔｗｉｎｄ，ｐｏｓｉｔｉｖｅｓｉｄｅｗｉｎｄａｎｄｒｅｖｅｒｓｅｓｉｄｅｗｉｎｄ
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　第 ６期 吴翰，等：基于凯恩方程的无人机伞降回收动力学建模与仿真

　　通过图 ６（ｃ）以及无人机的开伞高度可以得
到无人机由开伞到着陆的总时间，通过图６（ａ）、
（ｂ）以及得到的无人机由开伞到着陆的总时间可
以得到无人机在伞降过程中沿其 Ｘ轴方向的最
大位移和沿 Ｙ轴方向的最大位移，具体结果如
表１所示，选取无人机的开伞点作为参考点。

通过图６可以发现，无人机伞降回收系统速
度会受到风力的影响而发生变化。以图 ６（ｃ）为
例，当无人机伞降回收系统受到 １ｍ／ｓ的顺风或
逆风时，其稳定下降速度由 ５．０５ｍ／ｓ变为了
５．１６ｍ／ｓ和５．２２ｍ／ｓ，分别增加了２．２％和３．４％，
这是由于顺风或者逆风导致无人机与降落伞间夹

角减小，虽然无人机迎角增加将导致无人机升力

增大，但是该过程中降落伞阻力减小占主导地位，

因此其稳定下降速度会增大；受到１ｍ／ｓ的正侧风
或者逆侧风时其稳定下降速度均由 ５．０５ｍ／ｓ变
为了 ４．２３ｍ／ｓ，均减小约 １６％，这是由于在侧风
作用下无人机与降落伞共同发生侧向运动，虽然

降落伞竖直方向阻力分量减少，但在该过程中无

人机竖直方向升力增大占主导地位，因此其下降

速度减小。图 ６（ｄ）展示了无人机的俯仰角随降
落伞充气完成后风力变化的曲线。通过曲线可以

看出，无人机的俯仰角在降落伞充气完成后风力

的作用下仍然处于稳定的状态，其中顺风与逆风

对无人机的俯仰角影响较大，正侧风与逆侧风对

无人机俯仰角影响较小，可以通过本文模型预估

无人机在着陆时的姿态进而确保无人机在着陆时

不会损伤机头、机翼等部件，保证无人机的安全回

收。除此之外，无人机伞降受风力影响后的相关

计算结果如表１所示。
通过表１可以发现，本文模型及仿真曲线能

够得到无人机的稳定下降速度，进而确保无人机

在着陆时不会由于冲击载荷太大而破坏无人机的

表 １　受 １ｍ／ｓ顺风、逆风、正侧风和逆侧风时，

无人机伞降回收相关结果

Ｔａｂｌｅ１　ＲｅｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆＵＡＶｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙ

ｕｎｄｅｒ１ｍ／ｓｄｏｗｎｗｉｎｄ，ａｇａｉｎｓｔｗｉｎｄ，ｐｏｓｉｔｉｖｅ

ｓｉｄｅｗｉｎｄａｎｄｒｅｖｅｒｓｅｓｉｄｅｗｉｎｄ

风力

状况

无人机稳定

下降速度／
（ｍ·ｓ－１）

沿 Ｘ轴最大
位移／ｍ

沿 Ｙ轴最大
位移／ｍ

由开伞到

着陆总

时间／ｓ

无风 ５．０５ １７．１０ ０ ２２．８２

顺风：１ｍ／ｓ ５．１６ ３４．０４ ０ ２１．４４

逆风：１ｍ／ｓ ５．２２ ０．３６ ０ ２１．２４

正侧风：１ｍ／ｓ ４．２３ １５．２０ ４０．５６ ２５．２８

逆侧风：１ｍ／ｓ ４．２３ １５．２０ －４０．５６ ２５．２８

结构；本文模型能够得到无人机在伞降过程中沿

其 Ｘ轴、Ｙ轴的最大位移（相对于开伞点），这些
量可以作为参考值进而为无人机回收着陆地点的

选取提供指导。

综上所述，风力和回收位置的海拔高度对于

无人机的伞降回收有一定影响，应当实时考虑风

力和海拔高度影响，进而保证无人机伞降回收的

安全。

６　结　论

通过无人机伞降回收动力学建模与仿真实验

可以得到如下结论：

１）本文采用多体动力学的方法引入了无人
机对伞降回收系统的影响，基于平板扰流与迎角

的耦合关系建立了无人机大迎角非定常气动力模

型，采用凯恩方程参照无人机伞降回收系统质心

建立了无人机伞降回收六自由度模型。通过仿真

结果与实验数据的对比可以发现，该模型能够较

好地反映无人机伞降回收过程中的运动趋势，能

够为无人机的伞降回收提供指导。

２）分析了回收位置海拔高度和伞降回收过
程当中风力对无人机伞降回收的影响，通过相应

仿真曲线可以得出结论：风力与回收位置海拔高

度对无人机伞降回收有一定影响，应当在伞降回

收初期予以考虑，以保证伞降回收过程的稳定性

和安全性。

３）在无人机伞降回收过程中，无人机的稳定
下降速度、无人机所承受的最大冲击载荷、无人机

的姿态变化以及无人机开伞后的最大水平位移均

对无人机伞降回收的设计有重要意义。无人机所

承受的冲击载荷在伞降过程中可分为两部分：即

射伞过程中的冲击载荷以及无人机着陆时的冲击

载荷，射伞过程中的冲击载荷主要由相应的射伞

装置以及降落伞的大小决定，无人机着陆时的冲

击载荷主要由无人机的稳定下降速度决定；通过

无人机伞降回收过程中的姿态变化曲线能够推断

无人机在着陆时的姿态，进而保证无人机在着陆

时不会损伤无人机的机头、机翼等部位；开伞后无

人机的最大水平位移将受到无人机所选用降落伞

的大小、伞降过程中的风力、回收位置的海拔高度

等因素的影响，开伞后无人机的最大水平位移对

无人机伞降回收着陆地点的选取具有指导意义；

本文所建模型能够仿真得到无人机伞降回收过程

中的稳定下降速度、姿态变化、无人机回收位置海

拔高度以及无人机伞降回收过程中风力变化对无

人机伞降回收的影响，进而通过速度仿真曲线得

３６２１
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到无人机伞降回收过程中的最大水平位移，通过

稳定下降速度确定无人机伞降过程中的冲击载

荷，在无人机的伞降回收设计初期可采用该模型

进行大量的数值仿真以确定在不同的情况下、对

于不同的无人机应如何选取降落伞才能达到设计

要求，进而保证无人机的安全回收。

针对接下来的研究，其主要可以分为两部分：

①继续完善无人机和降落伞动态过渡过程的动力
学模型，以便能够更为准确地描述无人机伞降系

统由降落伞完全拉直到降落伞和无人机一起稳定

下降阶段的运动过程；②针对无人机伞降系统，可
以将降落伞和无人机单独拿出来进行研究，建立

无人机伞降回收系统更高自由度模型，以描述无

人机与降落伞的相对运动，为无人机的伞降回收

提供更为精确的指导。
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Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１４，３７（１）：３０５３０８．

［１４］郭鹏．大型降落伞开伞过程研究［Ｄ］．长沙：国防科技大学，

２０１２：７２８０．

ＧＵＯＰ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｏｐｅｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｌａｒｇｅｐａｒａｃｈｕｔｅｓｙｓ

ｔｅｍ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａｎ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙ，２０１２：７２８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］夏丹，程维山，刘考军，等．基于 Ｋａｎｅ方法的仿鱼机器人波

状游动的动力学建模［Ｊ］．机械工程学报，２００９，４５（６）：

４１４９．

ＸＩＡＤ，ＣＨＥＮＷＳ，ＬＩＵＫＪ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆａｆｉｓｈ

ｌｉｋｅｒｏｂｏｔｗｉｔｈｕｎｄｕｌａｔｏｒｙｍｏｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＫａｎｅ’ｓｍｅｔｈｏｄ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００９，４５（６）：４１４９

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］荣伟，包进进．火星大气对降落伞充气性能影响的初步探讨

［Ｊ］．航天返回与遥感，２０１７，３８（４）：１４．

ＲＯＮＧＷ，ＢＡＯＪＪ．Ｔｈｅｐｒｉｍａｒｙｓｔｕｄｉｅｓｏｎｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｍａｒｔｉａｎ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｏｎｐａｒａｃｈｕｔｅｉｎｆｌａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓ［Ｊ］．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

Ｒｅｃｏｖｅｒｙ＆ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１７，３８（４）：１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］姜海波，曹树良，程忠庆．平板大攻角扰流升力和阻力系数

的计算［Ｊ］．应用力学学报，２０１１（５）：５１８５２０．

ＪＩＡＮＧＨＢ，ＣＡＯＳＬ，ＣＨＥＮＧＺＱ．Ｌｉｆｔａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｏｆｆｌｏｗａｒｏｕｎｄａｆｌａｔｐｌａｔｅａｔｈｉｇｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｓ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１１（５）：５１８５２０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１８］陈迎春，张攀峰，王晋军．绕流片分离流动特性的数值研究

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００４，３０（１２）：１２２１１２２４．

ＣＨＥＮＹＣ，ＺＨＡＮＧＰＦ，ＷＡＮＧＪＪ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｆｌｏｗａｒｏｕｎｄｆｉａｐｓｗｉｔｈｖａｒｉｅｄｇａｐｓｉｚｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００４，３０

（１２）：１２２１１２２４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＴＡＲＮＴＪ，ＳＨＯＵＬＴＳＧＡ，ＹＡＨＧＳＰ．Ａｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆ

ｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈａｒｏｂｏｔｉｃｓｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｕｓｉｎｇＫａｎｅ’ｓ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＲｏｂｏｔｉｃｓ，１９９６，３（２３）：２６９２８３．

　作者简介：

　吴翰　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器总体设计与无

人机多体动力学建模。

王正平　男，教授，硕士生导师。主要研究方向：飞行器总体设

计与结构设计。

周洲　女，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器总体设计

与气动布局设计。

王睿　男，副教授。主要研究方向：飞行器动力学建模与控制。
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　第 ６期 吴翰，等：基于凯恩方程的无人机伞降回收动力学建模与仿真

ＤｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＵＡＶｐａｒａｃｈｕｔｅ
ｒｅｃｏｖｅｒｙｂａｓｅｄｏｎＫａｎｅｅｑｕａｔｉｏｎ

ＷＵＨａｎ，ＷＡＮＧＺｈｅｎｇｐｉｎｇ，ＺＨＯＵＺｈｏｕ，ＷＡＮＧＲｕｉ

（ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｐｅｃｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＵＡＶ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００６５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＩｎｔｈｅＵＡＶｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙｐｒｏｃｅｓｓ，ｔｈｅＵＡＶａｎｄｐａｒａｃｈｕｔｅａｒｅａｌｗａｙｓｉｎｒｅａｌｔｉｍｅｄｙ
ｎａｍｉｃｂａｌａｎｃｅｓｔａｔｅ，ａｎｄｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔｗｏｉｎｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙｐｒｏｃｅｓｓｉｓｖｅｒｙ
ｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄ，ｓｏｉｔｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｅｓｔａｂｌｉｓｈａｃｃｕｒａｔｅｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｏｆＵＡＶｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙ．Ｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇ
ｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ｔｈｅＵＡＶｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙｓｙｓｔｅｍｗａｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅａｎｄＵＡＶ，ａｎｄｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓ
ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｄｒａｇａｒｅａａｎｄｔｈｅｉｎｆｌａｔｉｎｇｔｉｍｅ．Ｆｉｒｓｔ，
ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｂｏｄｙｄｙｎａｍｉｃｓ，ｔｈｅＵＡＶｗａｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏａｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅｌｅｆｔ
ｗｉｎｇ，ｒｉｇｈｔｗｉｎｇａｎｄｆｕｓｅｌａｇｅ，ａｎｄｉｔｓｈｉｇｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｗａｓｏｐｔｉｍｉｚｅｄｂｙｔｈｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ
ｆｌｏｗａｒｏｕｎｄａｆｌａｔｐｌａｔｅ．Ｓｅｃｏｎｄ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｓｏｆｅａｃｈｂｏｄｙｗｅｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｉｎｔｏｔｈｅｃｅｎｔｅｒｏｆｍａｓｓｏｆｔｈｅｅｎｔｉｒｅ
ｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙｓｙｓｔｅｍｂｙｔｈｅｐａｒｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｍａｔｒｉｃｅｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｂａｓｅｄｏｎＫａｎｅｅｑｕａｔｉｏｎ，ａｓｉｘｄｅｇｒｅｅｏｆ
ｆｒｅｅｄｏｍｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙｓｙｓｔｅｍｗａｓｄｅｒｉｖｅｄａｎｄｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｈｅａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄ
ｗｉｎｄｏｎｔｈｅｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｓｗｅｒｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕ
ｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ，ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｔｗｏｈａｖｅｇｏｏｄｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙ，ａｎｄｔｈｉｓｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｃａｎｐｒｏ
ｖｉｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒｔｈｅＵＡＶｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐａｒａｃｈｕｔｅｒｅｃｏｖｅｒｙ；ｆｌｙｉｎｇｗｉｎｇＵＡＶ；Ｋａｎｅｅｑｕａｔｉｏｎ；ｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍ；ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２０３１６：１３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１３０．１６５１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＺＡ５３００２）；ＫｅｙＲ ＆ Ｄ Ｐｒｏｇｒａｍ ｏｆＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ，Ｃｈｉｎａ

（２０１８ＺＤＣＸＬＧＹ０３０４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｄ５０２＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ６

　收稿日期：２０１８１０３１；录用日期：２０１８１２２９；网络出版时间：２０１９０１２４１３：４６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１２２．０９１３．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１６ＹＦＥ０１００４００）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｔｊｕｚｈａｎｇｗｅｉ＠ｔｊｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：党艳杰，梁煜，张为．一种新型路径共享真时延波束合成架构的设计［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（６）：１２６６
１２７２．ＤＡＮＧＹＪ，ＬＩＡＮＧＹ，ＺＨＡＮＧＷ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｎｅｗｐａｔｈｓｈａｒｉｎｇｔｒｕｅｔｉｍｅｄｅｌａｙｂｅａｍｆｏｒｍｅｒａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（６）：１２６６１２７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０６２６

一种新型路径共享真时延波束合成架构的设计

党艳杰，梁煜，张为

（天津大学 微电子学院，天津 ３０００７２）

　　摘　　　要：为满足宽带天线通信系统多输入多输出的要求，提出了一种新型路径共享
真时延波束合成架构。通过真时延单元提供的一定延时差弥补信号到达天线的时间差，合成

多路信号来提高输出能力。相比于传统的波束合成架构，该架构通过真时延单元共享，节省芯

片面积。该架构具有中心对称性与可扩展性，可支持 ２Ｍ个输入和 ２Ｋ个输出。基于 ＨＨＮＥＣ
０．１８μｍＣＭＯＳ工艺设计四入四出波束合成器单元，对提出的架构加以验证。仿真结果表明，
工作频带为０．５～１．５ＧＨｚ，延时分辨率为８０ｐｓ、最大延时为７２０ｐｓ。在天线间距为１０．５ｃｍ的
情况下，能够提供 ±４３°和 ±１３°四个扫描角度。输入输出回波损耗≤ －１０ｄＢ，带内整体增益
为约２６ｄＢ，增益平坦度≤３ｄＢ。版图面积（包括 Ｉ／Ｏ焊盘和 ＥＳＤ）为３．６９ｍｍ×３．６２ｍｍ。

关　键　词：多波束；路径共享；真时延；群延时；超宽带
中图分类号：ＴＮ９２７；ＴＮ４３２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０６１２６６０７

　　多波束合成天线阵列已经广泛应用于雷达、
射电天文和卫星通信等宽带无线通信中

［１］
。在

接收信号时，有用信号方向相长干涉，而在其他角

度信号相消干涉，接收机的灵敏度被明显提高。

多波束合成技术可以产生多个同时存在，方向各

自独立的高增益波束，通过多个波束共同作用实

现一定区域范围的覆盖，提高灵活性
［２３］
。在无

线通信中，多路信号干扰是不可避免的，并且限制

了通信的质量，因此平稳、精确的群延时对相控阵

来说极其重要。

窄带相控阵中，不同方向的入射波到达每个

天线的相位差较小，采用移相器调整固定的相位

就能使得接收端信号同相加强
［４５］
。但是，超宽

带通信系统采用短时脉冲进行信号传输，产生了

宽带频率响应
［２，６７］

，使用移相器则会导致形成的

波束产生偏移，影响系统的性能。因此，需采用真

时延单元取代移相器来实现超宽带信号的建设性

叠加
［６９］
。基于真时延单元的传统波束合成架构

有许 多，比 如，Ｂｒｕｔｅｆｏｒｃｅ架 构 和 Ｂｌａｓｓ架

构
［６，１０１１］

，在四入四出时，总延时数均为４８τ。Ｃｈｕ

和 Ｈａｓｈｅｍｉ［１２］提出的路径共享真时延结构，通过

对延时单元的复用，总延时数为 ２４τ。虽然均适
用于超宽带通信系统，但是由于大的延时时间会

占用大量芯片面积。

本文提出一种新型路径共享真时延波束合成

架构，总延时数仅为２０τ，较现有波束合成架构有
很大提升，进一步提高了延时复用程度，降低了芯

片面积。同时，该架构具有良好的中心对称性和

可扩展性。基于新型波束合成架构设计并实现四

入四出波束合成器，在 ０．５～１．５ＧＨｚ频带内，能
够对超带宽信号合成叠加，具有面积小、集成度

高、方向性好等优点。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201906024&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1Fhb09jT0pjWk5BeE4weStqcG5XZUpsR1NqTThGcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 党艳杰，等：一种新型路径共享真时延波束合成架构的设计

１　系统架构

图１所示为本文提出的新型波束合成架构。
低噪声放大器放置在多波束矩阵的前端，对来自

空间的信号进行放大并降低噪声，缓冲放大器补

偿插入损耗并起到隔离作用，通过控制延时路径

长短产生精确延时，对每个天线的 ＲＦ信号进行
一定延时，弥补信号到达天线的延时差，在输出端

口合成并增强 ＲＦ信号。图２（ａ）、图２（ｂ）展示了
来自空间中的 ＲＦ信号入射到天线阵列后的流动
情况。信号从天线１、２、３、４到输出端口 １的延时
分别为２τ、３τ、４τ、５τ，相邻天线间的延时差是 τ；信
号从天线１、２、３、４到输出端口２的延时分别为０τ、
３τ、６τ、９τ，相邻天线间的延时差是３τ。因此，来自
某一固定方向的 ＲＦ信号可以通过线性天线阵列
在输出端口进行同相相干叠加，来自其他方向的

ＲＦ信号被破坏性叠加。相邻天线间的延时差 τ：
τ＝（ｄｓｉｎθ）／ｃ （１）
式中：θ为入射角度；ｄ为天线间距；ｃ为光速。本
文考虑系统尺寸和工作频率，选择１０．５ｃｍ的天

图 １　新型波束合成架构

Ｆｉｇ．１　Ｎｅｗｂｅａｍｆｏｒｍｅｒａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

线间距。因此，本文提出的具有８０ｐｓ和２４０ｐｓ延
时的波束合成器能够提供 ±４３°和 ±１３°四个方向
的扫描角度。

该新型多波束架构具有可扩展性，如图 ３所
示，支持２Ｍ个天线输入和２Ｋ个波束输出，每条横
向延时线由２Ｋ－１个Ｍτ组成，纵向延时线由 （２Ｋ－
１）τ组成，通过横向和纵向延时线产生精确时延
进而实现相邻天线到输出端口的恒定延时差，从

而对相干信号进行同相叠加。具有中心对称性，在多

输入多输出时，利于版图合理布局，减小面积消耗。

图 ２　新型波束合成架构信号流向图

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｇｎａｌｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆｎｅｗ

ｂｅａｍｆｏｒｍｅｒａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

图 ３　新型波束合成架构的可拓展性

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｔｅｎｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｎｅｗｂｅａｍｆｏｒｍｅｒａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

７６２１
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２　电路结构

２．１　低噪声放大器
采用噪声抵消技术的宽带低噪声放大器降低

噪声，提高增益以及减弱后级模块噪声的影响。

低噪声放大器左右对称，半电路等效电路图如

图４所示，在半电路等效电路中，噪声抵消原
理

［１３１５］
是利用共源并联反馈，晶体管 Ｍ１的热噪

声在电阻 Ｒ１和 Ｒｓ间分压，使得节点 Ｙ和节点 Ｘ
的噪声电压比为

Ｖｙ，ｎｏｉ／Ｖｘ，ｎｏｉ＝（Ｒ１＋Ｒｓ）／Ｒｓ （２）
式中：Ｖｘ，ｎｏｉ与 Ｖｙ，ｎｏｉ是同相的。然而，只要满足
ｇｍ１Ｒ１＞１，有用信号在节点 Ｘ和节点 Ｙ的电压是反
相的。Ｖｘ分别经过Ｍ４与Ｍ７共源反相放大输出，Ｖｙ
经过Ｍ６共漏同相变换输出，输出端的有用信号为
Ｖｏｕｔ，ｓｉｇ ＝－（ｇｍ４＋ｇｍ７）Ｖｘ，ｓｉｇ－Ｖｙ，ｓｉｇ （３）
式中：Ｖｘ，ｓｉｇ和 Ｖｙ，ｓｉｇ分别为图 ４中节点 Ｘ和节点 Ｙ
的信号电压值。

Ｍ１的热噪声电压在输出端为
Ｖｏｕｔ，ｎｏｉ＝－（ｇｍ４＋ｇｍ７）Ｖｘ，ｎｏｉ＋Ｖｙ，ｎｏｉ （４）
式中：ｇｍ４与 ｇｍ７分别为晶体管 Ｍ４与晶体管 Ｍ７的
跨导。只要Ｒ１、ｇｍ４与ｇｍ７的值调整的合适，Ｍ１的热
噪声电压会在输出端被成功抵消。此外，晶体管

Ｍ１和 Ｍ２采用了电流复用技术，能够降低功耗。
低噪声放大器的 Ｓ参数如图 ５所示，可以很

明显看出，在频带 ０．５～１．５ＧＨｚ范围内，噪声性
能较好，噪声系数 ＮＦ≤３．８ｄＢ。输入端口的反射
系数≤ －１２ｄＢ，可实现与源阻抗的良好匹配，功
率增益稳定，为８．５ｄＢ±０．５ｄＢ。

图 ４　低噪声放大器半电路等效电路图

Ｆｉｇ．４　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｈａｌｆｃｉｒｃｕｉｔｄｉａｇｒａｍｏｆｌｏｗｎｏｉｓｅａｍｐｌｉｆｉｅｒ

２．２　真时延架构
真时延技术包括有源方式 ＧｍＲＣ、ＧｍＣ全

通滤波器
［１６１７］

与无源方式传输线、ＬＣ网络等。本

图 ５　低噪声放大器的仿真结果

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｏｗｎｏｉｓｅａｍｐｌｉｆｉｅｒ

文提出的路径共享波束合成架构是对称的，信号

能双向流动。延时单元也应满足对称性与双向

性，所以本次设计采用无源 ＬＣ延时。由于无源
ＬＣ真时延单元的频率特性，阻抗的变化会引起延
迟响应的波动。因此，输入和输出阻抗应该匹配

到５０Ω，以保证在０．５～１．５ＧＨｚ实现稳定的群延
时。本文采用的真时延架构

［６］
如图 ６（ａ）和

图６（ｂ）所示。与传统的 ＬＣ梯形传输线相比，在
满足相似的群延时基础上，该 ＬＣ真时延单元所
用电容数目明显降低，有效地降低面积

［６］
。插入

损耗是不可避免的，可以采用高 Ｑ电感尽可能减
小插入损耗。

基本延时单元等效电路图如图６（ｃ）所示，等效
成并联的２个二端口网络，导纳矩阵分别表示为 Ｙ１
和Ｙ２，则基本延时单元的导纳矩阵为Ｙ＝Ｙ１＋Ｙ２。
Ｙ１１ ＝Ｙ２２ ＝ｊωＣ１＋

　　
１＋（ｊω）２Ｌ１Ｃ２＋（ｊω）

２Ｌ２Ｃ２
２ｊωＬ１＋（ｊω）

３Ｌ２１Ｃ２＋２（ｊω）
３Ｌ１Ｌ２Ｃ２

（５）

８６２１
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图 ６　真时延架构和等效网络

Ｆｉｇ．６　Ｔｒｕｅｔｉｍｅｄｅｌａｙａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋ

式中：ω为角频率；Ｃ１、Ｃ２和Ｌ１、Ｌ２为电容和电感值。
Ｙ１２ ＝Ｙ２１ ＝－ｊωＣ１－

　　
１＋（ｊω）２Ｌ２Ｃ２

２ｊωＬ１＋（ｊω）
３Ｌ２１Ｃ２＋２（ｊω）

３Ｌ１Ｌ２Ｃ２
（６）

Ｓ２１参数可表示为

Ｓ２１＝
－２Ｙ２１（１／Ｚ０）

（Ｙ１１＋１／Ｚ０）（Ｙ２２＋１／Ｚ０）－Ｙ１２·Ｙ２１
＝Ａ＋Ｂｊ

（７）
式中：Ｚ０为特性阻抗，群延时 ＧＤ为

ＧＤ＝
ｄ２πａｒｃｔａｎ Ｂ( )( )Ａ

ｄω
（８）

综合考虑级间匹配等多种因素，优化参数

Ｃ１、Ｃ２、Ｌ１和 Ｌ２，能得到所需的群延时。
２．３　缓冲放大器

真时延单元的插入损耗会降低电压增益，因

此为了获得较大且平坦度高的增益，需要进行增

益补偿。本文采用的缓冲放大器如图 ７所示，晶
体管 Ｍ１、电阻 Ｒ１和电感 Ｌ组成共源结构以补偿
在高频时的增益下降，共漏结构起到阻抗变换的

作用。图８是缓冲放大器增益与输出端口反射系
数 的仿真结果，可以看出在０．５～１．５ＧＨｚ范围

图 ７　缓冲放大器电路图

Ｆｉｇ．７　Ｃｉｒｃｕｉｔｄｉａｇｒａｍｏｆｂｕｆｆｅｒａｍｐｌｉｆｉｅｒ

图 ８　缓冲放大器的仿真结果

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｂｕｆｆｅｒａｍｐｌｉｆｉｅｒ

内，增益随频率的增加而增大，有效补偿了插入损耗

带来的增益衰减。输出端口反射系数 ＜－３５ｄＢ，
可以很好地实现与真时延单元的匹配。同时，缓

冲放大器有很好的隔离作用，使各个端口之间不

会相互影响。

３　版图设计与仿真结果

本文提出的波束合成器版图如图 ９所示，在
所有端口添加了静电放电 （ＥｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃＤｉｓ
ｃｈａｒｇｅ，ＥＳＤ）保护电路，包含 Ｉ／Ｏ焊盘与 ＥＳＤ的
版图尺寸为 ３．６９ｍｍ×３．６２ｍｍ。采用 ＨＨＮＥＣ
０．１８μｍＣＭＯＳ工艺。使用 ＣａｄｅｎｃｅＳｐｅｃｔｒｅＲＦ
仿真器进行后仿真。在供电电压为 １．８Ｖ时，功
耗为５４４ｍＷ。工作频率为 ０．５～１．５ＧＨｚ，图 １０
表明输入端口的反射系数 Ｓ１１和输出端口反射系

９６２１
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数 Ｓ２２，反射系数均低于 －１１ｄＢ。对于同一端口
输出，不同路增益随着延时路径延长而逐渐减小，

因为较大的延时导致较大的插入损耗，但图１１表
明四输入到输出 １和 ２的总增益，在整个带宽中
几乎是恒定的。整体增益约为２６ｄＢ，增益起伏不
超过３ｄＢ。在输出 １和 ２上，每个波束的群延时
仿真如图１２所示，相邻波束的时延差分别为８０ｐｓ
和２４０ｐｓ。由于结构的中心对称性，到输出 ３的
群延时与到输出 １的群延关系为：ＩＯ１１＝ＩＯ４３、
ＩＯ２１＝ＩＯ３３、ＩＯ３１＝ＩＯ２３、ＩＯ４１＝ＩＯ１３。到输出４

图 ９　波束合成器版图

Ｆｉｇ．９　Ｌａｙｏｕｔｏｆｂｅａｍｆｏｒｍｅｒ

图 １０　波束合成器 Ｓ１１与 Ｓ２２仿真结果

Ｆｉｇ．１０　ＳｉｍｕｌａｔｅｄＳ１１ａｎｄＳ２２ｏｆｂｅａｍｆｏｒｍｅｒ

的群延时与到输出 ２的群延时关系同理。图 １３
是用仿真数据在 ＭＡＴＬＡＢ中生成的波束合成器
的辐射图。其中，同心圆数值表示输出信号的幅

图 １１　波束合成器总增益仿真结果

Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｔｏｔａｌｇａｉｎｏｆｂｅａｍｆｏｒｍｅｒ

图 １２　波束合成器群延时仿真结果

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｇｒｏｕｐｄｅｌａｙｏｆｂｅａｍｆｏｒｍｅｒ

图 １３　波束合成器方向性仿真结果

Ｆｉｇ．１３　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｂｅａｍｆｏｒｍｅｒ

０７２１
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度值，单位是 Ｖ。从图中明显看出，随着工作频率
的增加，天线阵的方向性更好。实现了空间信号

的同相叠加增强。

表１为本文提出的波束合成器与近几年来报
道的几种性能优良的波束合成器的主要性能对

比，本文采用无源 ＬＣ实现延时，由于提出的波束

合成架构路径高度共享，中心对称性强，所以与同

种延时方式相比面积优势明显。采用有源 ＧｍＣ
全通滤波器实现延时，能够具有很好的面积优势，

但是存在功耗大的问题。综上所述，本文提出的

波束合成器克服了功耗大的问题，实现了小面积，

达到了良好的综合性能。

表 １　本文与其他文献的波束合成器性能对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｏｔｈｅｒｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｏｆｂｅａｍｆｏｒｍｅｒ

参数 文献［６］ 文献［９］ 文献［１６］ 文献［１７］ 本文

工艺 ０．１８μｍＣＭＯＳ ０．１３μｍＣＭＯＳ ０．１３μｍＣＭＯＳ ０．１４μｍＣＭＯＳ ０．１８μｍＣＭＯＳ

带宽／ＧＨｚ ０．３５～１ １～１５ ０．１～２ １～２．５ ０．５～１．５

延时通道 ４ ４ １ ４ ４

输出端口个数 ４ １ １ １ ４

延时范围／ｐｓ ０～７２０ ０～２２５ ２５０～１７００ ０～５５０ ０～７２０

分辨率／ｐｓ ８０ １５ １０ １４ ８０

增益／ｄＢ １８．５ ２４ ０．６ 　１２ ２６

功耗／ｍＷ ２３４ ５５５ １１２～３６４ ４５０ ５４４

面积／ｍｍ２ ２０．０ ９．９ ０．６ １ １３．４

真时延技术 ＬＣ ＬＣ ＧｍＣ ＧｍＣ ＬＣ

　　注：表示每通道增益。

４　结　论

１）本文提出了一种新型路径共享真时延波
束合成架构，通过对真时延单元共享节省了芯片

面积。此外，该架构结构具有中心对称性，可扩展

性等特点。

２）在此基础上，基于 ＨＨＮＥＣ０．１８μｍＣＭＯＳ
工艺设计了一种全集成四入四出波束合成器，工

作频段为０．５～１．５ＧＨｚ。延时分辨率为 ８０ｐｓ、最
大延时为７２０ｐｓ。

３）在天线间距为１０．５ｃｍ的情况下，波束合
成器能够提供 ±４３°和 ±１３°四个扫描角度。方向
性好，能够很好地对空间信号叠加合成。

４）具有低成本、高集成和小面积等特点，综
合性能良好，适用于雷达、射电天文和卫星通信等

多输入输出宽带无线通信系统。
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ｏｕｔｐｕｔｃａｐａｂｉｌｉｔｙｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｂｙｓｙｎｔｈｅｓｉｚｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｓｉｇｎａｌｓ，ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｎｇｔｈｅｔｉｍｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｎｒｅａｃｈｉｎｇｔｈｅ
ａｎｔｅｎｎａｗｉｔｈａｃｅｒｔａｉｎｄｅｌａｙｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｐｒｏｖｉｄｅｄｂｙｔｈｅｔｒｕｅｔｉｍｅｄｅｌａｙｕｎｉｔ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ
ｂｅａｍｆｏｒｍｅｒａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ，ｔｈｉｓａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｃａｎｓａｖｅｔｈｅａｒｅａｏｆｃｈｉｐｂｙｔｒｕｅｔｉｍｅｄｅｌａｙｕｎｉｔｓｈａｒｉｎｇ．Ｉｔｉｓｎｏｔ
ｏｎｌｙｅｘｔｅｎｓｉｏｎａｌ，ｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇ２Ｍａｎｔｅｎｎａｓａｎｄｓｙｎｔｈｅｓｉｚｉｎｇ２Ｋｓｉｇｎａｌｂｅａｍｓ，ｂｕｔａｌｓｏｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌ．Ｂａｓｅｄｏｎ
ＨＨＮＥＣ０．１８μｍＣＭＯＳｐｒｏｃｅｓｓ，ｆｏｕｒｉｎｆｏｕｒｏｕｔｂｅａｍｆｏｒｍｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ．
Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓｂｅａｍｆｏｒｍｅｒｗｏｒｋｓｏｖｅｒ０．５－１．５ＧＨｚａｎｄｈａｓｆｏｕｒａｎｔｅｎｎａｓ，ｗｉｔｈｄｅｌａｙ
ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆ８０ｐｓａｎｄｍａｘｉｍｕｍｄｅｌａｙｏｆ７２０ｐｓ．Ｉｔｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｆｏｕｒｓｃａｎｎｉｎｇａｎｇｌｅｓｏｆ±４３°ａｎｄ±１３°ｆｏｒ
ｆｏｕｒａｎｔｅｎｎａｓｗｉｔｈ１０．５ｃｍｓｐａｃｉｎｇ．Ｔｈｅｉｎｐｕｔｏｕｔｐｕｔｒｅｔｕｒｎｌｏｓｓｉｓｎｏｔｍｏｒｅｔｈａｎ－１０ｄＢ，ｔｈｅｇａｉｎｉｓａｂｏｕｔ
２６ｄＢ，ａｎｄｇａｉｎｆｌａｔｎｅｓｓｉｓｎｏｔｍｏｒｅｔｈａｎ３ｄＢ．Ｔｈｅｌａｙｏｕｔａｒｅａ（ｉｎｃｌｕｄｉｎｇＩ／ＯｐａｄａｎｄＥＳＤ）ｉｓ３．６９ｍｍ×
３．６２ｍｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｂｅａｍ；ｐａｔｈｓｈａｒｉｎｇ；ｔｒｕｅｔｉｍｅｄｅｌａｙ；ｇｒｏｕｐｄｅｌａｙ；ｕｌｔｒａｗｉｄｅｂａｎｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１２４１３：４６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１２２．０９１３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＥ０１００４００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｔｊｕｚｈａｎｇｗｅｉ＠ｔｊｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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