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动量轮微振动机理及仿真

马艳红
１，２，刘珊珊

１，王虹
３，洪杰

１，２，

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

３．北京控制工程研究所 精密转动和传动机构长寿命技术北京市重点实验室，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：动量轮是卫星等航天器姿态控制和精度保持的关键机械部件，其微振动严
重影响卫星姿态稳定度和成像精度。动量轮的非均匀、非连续几何构形和旋转效应会引起结

构系统的参数激励和载荷激励。针对具有非均匀力学特征参数的动量轮结构系统动力学模

型，通过分析动力学方程中各矩阵参数的扰动，进行动量轮微振动机理的研究。仿真和试验结

果表明：动量轮结构系统内部存在基频和高频激励，其中基频主要来自支点动载荷，高频来自

轴承碾压作用；轮缘的局部振动会随转速形成前后行波。

关　键　词：动量轮；振动特性；参数激励；载荷激励；行波振动
中图分类号：Ｖ２３１．９２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１２７３１０

　　动量轮作为卫星等航天器的重要定位、储能、
控制等功用的转动部件，在轨高速旋转工作时由

于结构系统的几何尺寸和力学特征的微小变化会

引起多种振动激励，使振动输出载荷中包含宽频

微幅振动，从而诱发卫星系统低振动能量级的扰

动（即微振动），虽然对航天器结构不会产生明显

损伤，但会严重影响卫星上高精度仪器的分辨率，

限制卫星指向精度和姿态稳定度性能的不断提

高
［１］
，是影响高性能航天器指向精度和成像质量

的重要指标。

微振动的表现特征为幅值小（０．０１ｇ量级）、
频率成分丰富（多倍频）、频带宽（１～１０００Ｈｚ）、
存在行波振动。近年来，航天器平台对指向精度

和姿态稳定度要求不断提升，指向精度要求达到

０．０１°，甚至角秒级，姿态稳定度达到 １０－３ ～
１０－４（°）／ｓ，甚至 １０－５（°）／ｓ量级。因此，动量轮
的微振动问题愈发凸显，严重制约了中国新研高

精度卫星的发展。

国内外关于动量轮微振动机理的相关研究始

于２０世纪７０年代，主要包括 ２个方面。一种是
基于试验结果反向建立的动量轮扰动模型。

Ｈａｓｈａ［２］将扰动拟合为一系列与动量轮转速平方
成正比的离散谐振，根据试验结果确定经验模型

的系数，但由于未考虑惯性力矩对转子结构的作

用以及轴承扰振作用，使得部分高阶的谐波响应

明显低于试验结果。Ｍａｓｔｅｒｓｏｎ［３］基于此模型，推
导动量轮不平衡量与扰动的关系，并采用弹簧阻
尼线性模型，建立了基频谐振解析模型，但无法解

释响应中出现反进动的原因。Ｌｉｕ等［４］
将宽频噪

声引入扰动，根据试验不断校正，才较好地解释了

动量轮低速运转时振动模态及正反进动现象，但

对于动量轮系统本身的激励原理尚不清晰，导致

高频、高阶的响应现象无法解释。另一种是基于

激励种类正向建立的转子动力学方程。Ｋｉｍ［５］研
究了冷热交变等外部激励对动量轮的扰动作用，

但忽略了内部的旋转激励，缺乏试验数据支撑。
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周伟勇
［６］
基于线性假设建立了动量轮振动方程，

仅考虑了轮体的静不平衡量，并未将动不平衡、陀

螺效应及轴承碾压作用等因素引入方程中进行微

振动性能预测，只获得了基频谐波的振动幅值。

李连军和戴金海
［７］
提出转子系统内部存在摩擦、

弹性振动及质量分布不均等激励作用，但仍采用

Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子模型理论推导并建立相关仿真模型
分析时域内的振动响应，未能很好地与试验相吻

合。罗睿智等
［８］
分析了轴承滚动面几何误差的

非线性接触引起的预紧力波动，据此得到的数值

解与高阶振动瀑布图符合得很好，但缺少动量轮

自身结构特征引起激励的机理分析。可见，由于

微振动振源及激励模式的不清楚导致始终未能建

立精细的动量轮振动模型与试验相互对照。

综上可知，现有研究多将动量轮结构系统看

作简化对称的稳定结构，研究不平衡量等激励作

用下转子的振动响应，较少关注动量轮在工作过

程中自身结构特征的微小变化及其引起的激励作

用。而这些正是动量轮扰振机理研究的核心问

题，不能忽略或简化，综合考虑这些影响因素才能

有针对性地开展动量轮微振动抑制技术研究。本

文建立动量轮结构系统动力学模型，考虑支承不

对称的影响，重点研究动量轮几何构形的非均匀

性引起的微变形、轮缘的局部微振动导致的结构

参数激励、支点动载荷形成的基频激励和轴承碾

压形成的高频载荷激励，并通过仿真和试验结合

进行验证。

１　旋转态动量轮扰振机理分析
动量轮的结构系统示意图如图１所示。不考

虑电机等驱动装置，动量轮结构系统包括轮体结

构、轴承支承结构、支杆结构与壳体安装座结构四

大部分。轮体结构本身为轮缘轮辐的形式，在几
何构形上具有突变的结构特征，使轮体结构质

量／刚度分布具有非均匀性。轴承支承结构为
外环旋转、内环固定的两对角接触球轴承，经过

轴承滚子顺序碾压作用，将振动能量以高次谐

波传递给支杆结构。支杆结构通过单端悬臂支

承方式固定在壳体安装座结构上，并通过安装

座与卫星星体相连。

为了分析动量轮结构系统在高速状态下的扰

振源，利用达朗贝尔原理可以得到多自由度、有阻

尼系统的动力学方程为

Ｍｑ̈＋Ｃｑ＋Ｋｑ＝Ｑ （１）
式中：ｑ为广义坐标；Ｍ为质量矩阵；Ｃ为阻尼矩
阵；Ｋ为刚度矩阵；Ｑ为系统广义外力。

对于一般的机械振动系统，主要是研究广义

外力 Ｑ的变化引起的振动响应变化。在无外部
激励的情况下，广义外力主要来自不平衡量。对

于动量轮结构系统，虽经过精密的高转速动平衡，

但在工作时依然存在微振动。这就说明除了不平

衡量的影响外，还存在其他的影响因素，即本文关

心的重点为：一方面质量、阻尼和刚度这３个矩阵
都是与动量轮自身结构特征有关的参数，在旋转

作用下发生的微小变化都会作为激励，其中质量

矩阵 Ｍ的变化主要来源于转动惯量 Ｊｉ各项；另
一方面 Ｑ包括系统惯性载荷引起的支点动载荷
及轴承碾压作用下的高频谐波激励。

建立动量轮结构系统动力学模型如图 ２所
示。将动量轮结构简化为轮缘轮辐形式的轮体，
轴承简化为２对径向刚度不同的线性弹簧单元，
计及其阻尼作用。考虑到支杆结构由于单端悬臂

支承方式引起的质量／刚度不对称，利用有限元素
法将结构系统离散成３个子域（即支杆段１、轮

图 １　动量轮结构系统示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌ

图 ２　动量轮结构系统动力学模型
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆ

ｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌ
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体段和支杆段２），图 ２中每 ２个标记节点间为同
一子域。

根据精度各子域内部可取有限多个节点。系

统广义坐标 ｑ表示各节点的 ５个自由度：位移 ｘ、
ｙ、ｚ和转角 θｘ、θｙ。
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　　式（１）中的质量矩阵 Ｍ的表达式为
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式中：Ｍｉ为第 ｉ个子域的平动质量矩阵；Ｊｉ为转
动惯量矩阵；ｍｉ为第 ｉ个子域的结构质量；Ｊｉｘ和
Ｊｉｙ分别为结构绕 ｘ轴和 ｙ轴的直径转动惯量；Ｊ２
为轮体结构的转动惯量矩阵，在高速旋转状态下

其微小扰动构成了参数激励的主要部分。

１．１　轮体结构的参数激励
轮体结构１４４°剖视图如图 ３所示，其几何特

征为采用大直径轮缘轮辐组合结构，通过底部安
装边与轴承支承结构连接，力学特征表现为转动

惯量大，但轮辐质量及其对轮缘的约束刚度沿周

向具有非均匀性，在高速旋转状态下的局部振动

作用下，会造成转动惯量的非均匀性和分散性，进

而作为参数激励，引起系统的微振动。

图 ３　轮体结构 １４４°剖视图
Ｆｉｇ．３　１４４°ｓｅｃｔｉｏｎｖｉｅｗｏｆｗｈｅｅｌｂｏｄｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．１．１　质量分布非均匀的影响
转动惯量是转动体绕转轴旋转时质量惯性的

量度，包括直径转动惯量 Ｊｘ、Ｊｙ和极转动惯量 Ｊｚ。
由于轮体几何结构非均匀，导致质量的非均匀分

布，如图４所示，用简化二维截面计算轮缘轮辐
的直径转动惯量。选取与轮体底部安装边中心固

连直角坐标系 Ｏｘｙｚ，设第 １条轮辐与 ｘ轴的夹角
为 θ１。则转动惯量表达式为

Ｊ２ｘ ＝Ｊ２ｘｓｐｏｋｅ＋Ｊ２ｘｒｉｍ ＝∑
５
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π( )２
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
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

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



ｙ

（４）
式中：ｌ为轮缘半径；ρ为材料密度；θｉ分别代表
５条轮辐与 ｘ轴的夹角；ｒ为轮辐微元体所在半径
长度；ζ为轮缘微元体与 ｘ轴的夹角。

图 ４　转动惯量计算图
Ｆｉｇ．４　Ｍｏｍｅｎｔｏｆｉｎｅｒｔｉａｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍ

化简式（４），得到

Ｊ２ｘ ＝ρｌ[３ π＋ (１３ ｓｉｎ２θ１＋２ｓｉｎ
２ θ１＋

２π( )５ ＋

　　２ｓｉｎ２ θ１＋
４π( ) ) ]５

Ｊ２ｙ ＝ρｌ[３ π＋ (１３ ｃｏｓ２θ１＋２ｃｏｓ
２ θ１＋

２π( )５ ＋

　　２ｃｏｓ２ θ１＋
４π( ) ) ]５

Ｊ２ｚ ＝ρｌ
３ ２π＋( )



















 ５

３
（５）

可见，Ｊ２ｘ和 Ｊ２ｙ是 θ１的函数，而 Ｊ２ｚ与 θ１无关，
是一定值，只有当存在不平衡量时会发生变化。

对 Ｊ２ｘ求导（Ｊ２ｙ等价），得到

Ｊ′２ｘ ＝
２
３ ｓｉｎ４π

５
－ｓｉｎ３π( )５ ρｌ３ｃｏｓ（２θ１） （６）

根据式（６），Ｊ２ｘ的周期是 π，且当 θ１＝
π
４
＋ｋπ
２
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时，Ｊ２ｘ取极值。此时的 ｘ轴和 ｙ轴即为惯性主轴。
绘制无量纲 Ｊ２ｘ随 θ１（０～３６０°）变化的关系，如
图５所示。随角度的不同，任意时刻的直径转动
惯量呈周期性变化，即质量矩阵 Ｍ一项中的 Ｊ２ｘ
和 Ｊ２ｙ项在工作过程中具有非均匀性。

图 ５　无量纲直径转动惯量 Ｊ２ｘ分布

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｄｉａｍｅｔｅｒｍｏｍｅｎｔｏｆ

ｉｎｅｒｔｉａＪ２ｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

１．１．２　刚度分布非均匀的影响
高速旋转状态下，轮缘和轮辐的主要受力形

式是离心拉应力，而刚度是抵抗变形的能力，由于

二者沿径向所受的拉力和刚度不同，使其变形不

协调，相互约束。这种非均匀的微变形会使转动

惯量发生微变化。

轮辐各微元体所受离心拉应力大小与直径成

正比；轮缘厚度小、半径近似为一定值，微元体所

受离心力也为一定值。就刚度而言，以轮缘为研

究对象，逐渐靠近轮辐连接处的约束刚度逐渐增

大，而从轮缘微元体逐渐远离轮辐的旋转过程中，

刚度逐渐减小。以轮缘微元体与轮辐中心线夹角

为自变量建立极坐标系，如图 ６所示。绘制轮缘
无量纲径向刚度的变化示意图，如图 ７所示。可
见，径向刚度呈周期性变化，周期为 ０．４π（约
７２°），在 θ＝０．２ｋπ处取极大值。

轮体旋转状态变形放大示意图如图 ８所示，

线条对应转速为零时的状态，轮辐变形程度与直

径成正比，而轮缘的径向变形由于受轮辐连接刚

度的限制，使得沿周向观察时的变形程度非均匀，

这种变形状态下的转动惯量Ｊ２ｘ会存在微小扰

图 ６　轮缘径向刚度极坐标系示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｉｍｒａｄｉａｌｓｔｉｆｆｎｅｓｓｉｎ

ｐｏｌａｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

图 ７　轮缘无量纲径向刚度 Ｋθ分布

Ｆｉｇ．７　ＤｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｒａｄｉａｌｓｔｉｆｆｎｅｓｓＫθｏｆ

ｒｉｍｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 ８　轮体旋转状态变形放大示意图
Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｍｐｌｉｆｉｅｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ

ｗｈｅｅｌｂｏｄｙｕｎｄｅｒｒｏｔａｔｉｏｎ

动 ΔＪ２ｘ，是与转速有关的函数，即 ΔＪ２ｘ（Ω）。
１．１．３　轮缘行波振动的影响

轮缘的结构形式为壳体，在旋转状态下存在

局部振动，其振动示意图如图９所示，主要呈现出
“花瓣形”的径向变形。转动轮盘局部振动的位

移主要为轴向，即与转动轴矢量方向一致，基本只

有离心力的作用。而转动壳体微元素变形如

图１０所示，主要为径向变形 ｕ，由于变形速度矢量
与转动速度矢量 ｗ存在夹角，二者会形成科里奥
利力。也就是说，轮缘在旋转状态不仅受离心力

的作用使得刚度增加，同时在科里奥利力的作用

下对于径向位移为正和负的微元体分别产生刚度

增加或减小的影响，进而影响转动惯量。而这种

非确定的微小变化频率与前后行波的频率 ω相
同，即 ΔＪ２ｘ（ω）。

轮缘共振示意图如图１１所示。在科里奥利力

图 ９　轮缘振动示意图
Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｒｉｍ

６７２１
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图 １０　转动壳体微元素变形
Ｆｉｇ．１０　Ｍｉｃｒｏｅｌｅｍｅｎｔｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｓｈｅｌｌ

图 １１　轮缘共振示意图
Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｓｏｎａｎｃｅｏｆｒｉｍ

的影响下，轮缘的前后行波频率在与转动轮体固

连的动坐标系中不同，在静坐标系中的频率为

ω＝ωｄ±
ｍ２－１
ｍ２＋１

ｍΩ （７）

式中：ωｄ为轮缘转动的固有频率。
只有当周向波数 ｍ＝１时，前后行波频率相

同；当 ｍ＞１时，前后行波频率不同［９］
，表现在共

振图上的“Ｖ”型线。当激振力频率与正或反进动
频率相等时都会产生较大响应

［１０］
。

综上，考虑到轮体结构本身的几何（质量）非

均匀性，转动惯量在旋转状态下是与角度有关的

确定性函数，但由于刚度分布非均匀引起的离心

载荷下微变形及轮缘的局部微振动都会使得直径

转动惯量具有非确定性，其表达式为

Ｊ２ｘ ＝Ｊ２ｘ（θ）＋ΔＪ２ｘ（Ω）＋ΔＪ２ｘ（ω） （８）

式中：Ｊ２ｘ和 Ｊ２ｙ等价，等式右边 Ｊ２ｘ（θ）表示与角度
的关 系，ΔＪ２ｘ（Ω）表 示 与 转 速 相 关 的 扰 动，

ΔＪ２ｘ（ω）表示与行波振动频率相关的扰动。
因此，直径转动惯量旋转状态下会在一区间

内扰动，如图１２所示，仍以角度为自变量，转动惯
量在每一点都具有带宽，成为系统的参数激励。

１．２　动量轮结构系统的载荷激励
动量轮高速旋转时会将残余不平衡量放大，

引起与转速成平方关系的振动响应，这种不平衡

激励是最基本的也是不可避免的，然而在平衡精

度已经很高的基础上，结构系统依然存在相对较

大的振动，一方面是因为转子的弹性变形引起的

图 １２　Ｊ２ｘ区间扰动示意图

Ｆｉｇ．１２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｖａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｆＪ２ｘ

惯性力矩，通过支点将转子振动的能量转化为动

载荷；另一方面轴承传播振动能量过程中，本身作

为激励源又会引起复杂的高倍频激励载荷。

１．２．１　支点动载荷
动量轮结构系统旋转状态的变形包括离心载

荷产生的静变形及振动变形。静变形是多种固有

模态振型的叠加。整体模态振型主要有 ３种形
式，如图１３所示，分别是径向平移、径向摇摆及轴
向平移

［１１］
。与 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子不同，单端悬臂支承

的动量轮结构系统中，轮体两侧轴承的刚度不完

全相同，内部支杆更容易在轮体旋转作用下发生

弯曲变形。

当轮体发生径向摇摆、高频弯曲振动变形或

者由于结构特征非均匀引起径向变形不对称时，

都会使得轮体公转轴和自转轴产生夹角，从而产

生惯性力矩 ＭＧ。也就是说，作用在支点上的总力
矩 Ｍｇ＝不平衡力矩 Ｍｚ＋惯性力矩 ＭＧ。支点动
载荷示意图如图１４所示。

Ｍｚ是由于轮体偏摆产生的不平衡量引起的
力矩，其表达式为

Ｍｚ ＝－
Ｊ２ｚ－Ｊ２ｒ
２ Ω２ｓｉｎ（２β） （９）

式中：β为轴心线偏离的程度；Ｊ２ｚ为轮体的极转动
惯量；Ｊ２ｒ为轮体的平均直径转动惯量。

惯性力矩 ＭＧ的表达式为

图 １３　动量轮整体模态振型示意图
Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｏｄａｌｓｈａｐｅｏｆ

ｏｖｅｒａｌｌｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌ
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图 １４　支点动载荷示意图
Ｆｉｇ．１４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｏｎｆｕｌｃｒｕｍ

ＭＧ ＝
Ｊ２ｚ（ω－Ω）Ωｓｉｎβ　 正进动

Ｊ２ｚ（ω＋Ω）Ωｓｉｎβ　
{

反进动
（１０）

由此可得，当 β很小时，支点所受总力矩大
小为

Ｍｇ ＝
Ｊ２ｒ
Ｊ２ｚ
Ｊ２ｒ
·
ω
Ω
－( )１Ω２β　 正进动

Ｊ２ｒ
Ｊ２ｚ
Ｊ２ｒ
·
ω
Ω
＋( )１Ω２β　









 反进动

（１１）

而支点动载荷需满足如下关系式：

Ｆｒ１
Ｌ
２
＋Ｆｒ２

Ｌ
２
＝Ｍｇ （１２）

式中：Ｌ为支点间距；Ｆｒ１为 １＃轴承外环上作用的
径向载荷；Ｆｒ２为２＃轴承外环上作用的径向载荷。

由式（１２）可见，支点动载荷与转速成函数关
系，协调进动时支点总力矩的大小与转速的平方

成正比，此时支点动载荷也与转速平方成正比。

实际上，不仅是轮体弯曲时会产生支点动载荷，即

使轮体和支杆的变形程度都很小，只要支杆有弯

曲（或弯曲的趋势）时（见图１３（ａ）、（ｂ）），都会存
在支点动载荷，其大小与转速和弯曲变形的程度

有关
［１２］
。

１．２．２　轴承滚子碾压激励
支点动载荷会通过轴承组件将轮体的振动能

量传递给支杆结构和壳体安装座结构，进而传递

到卫星上。若支点动载荷很小，经过轴承有可能

会衰减，但若支点动载荷很大，就会在支杆上产生

较大的振动响应。轴承组件包括球形滚子、内外

环及保持架等，由于非连续的结构特征会成为新

的振源，产生高倍频激励。这种激励的频率成分

非常丰富，且分布范围很宽。

高频激励产生的主要原因是轴承内部滚子上

载荷的分布具有周期性变化规律，会形成与受力

滚子数有关的高倍频激励。此外，滚动面上的微

小几何误差会产生与轴承各部件固有频率相关的

高倍频激励
［１３］
。

轴承结构示意图如图 １５所示。其各项结构

参数决定了零件之间相对的旋转关系，进一步确

定了轴承的特征频率。设动量轮的转速为 Ω，则
轴承外环转速为 Ω，内环转速为 ０。据此可以分
别计算出保持架的转速及滚动体自转转速

［１４］
。

根据保持架的线速度为内外滚道线速度的平

均值，可得保持架转速为

ωｐ ＝
１＋γ
２ Ω （１３）

根据滚动体与外环接触点线速度相同，可得

滚动体自转转速为

ωｒ＝
ｄ
２Ｄ
（１＋γ）（１－γ）Ω （１４）

设滚子数为 ｐ，轴承转动频率为 ｆ＝Ω／（２π），
则轴承的特征频率如表１所示。

轴承在滚动碾压过程中会存在上述各种特征

频率成分的激励及谐波叠加形成的频率，这是轴

承固有的特点，下面分析载荷作用引起的行波

激励。

假设滚动体与滚道为点接触，按照 Ｈｅｒｔｚ接
触弹性理论，可知滚动体与滚道接触点的法向载

荷位移关系式为

Ｑ＝ｋδ
３
２ （１５）

式中：Ｑ为滚动体与滚道接触点的法向载荷；δ为
滚动体与滚道接触点的位移；ｋ为与两接触体材
料参数和接触点曲率半径都有关的系数

［１５］
。

轮体的振动作用在轴承外环上，表现为径向

（法向）载荷和轴向载荷的形式，再经滚动体传递

图 １５　轴承结构示意图
Ｆｉｇ．１５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂｅａｒｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 １　轴承特征频率
Ｔａｂｌｅ１　Ｂｅａｒｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

频率种类 表达式

保持架旋转频率 （１＋γ）ｆ／２

滚动体通过内圈频率 ｐ（１＋γ）ｆ／２

滚动体通过外圈频率 ｐ（１－γ）ｆ／２

滚动体自转频率 ｄ（１＋γ）（１－γ）ｆ／（２Ｄ）

　　注：γ＝Ｄｃｏｓα／ｄ为特征参数。
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到内环。对于几何形状理想的轴承，其轴向载荷

可以认为由全部滚动体共同承担，而径向载荷由

扇区内滚动体承担。

图１６为径向载荷作用下的滚动体变形。滚
动体与轴心连线相对载荷作用线的夹角为 φ时
的径向位移为

δφ ＝δｒｃｏｓφ （１６）

式中：δｒ为 φ＝０时对应的滚道径向移动量，此时
有 δφ＝０＝δｍａｘ。

式（１６）可化为如下比例形式：

δφ
δｍａｘ

＝ｃｏｓφ （１７）

结合式（１５）和式（１７），得
Ｑφ ＝Ｑｍａｘ（ｃｏｓφ）

３
２ （１８）

式中：Ｑφ为夹角为 φ时滚动体与滚道接触点法向
载荷；Ｑｍａｘ为最大接触载荷。

利用力的平衡，受力扇区内滚子上全部载荷

在竖直方向的分量应等于轴承外环上作用的径向

载荷，即

Ｆｒ ＝∑
φ＝±Φ

φ＝０
Ｑφｃｏｓφ＝ｐＱｍａｘ

１
２π∫－Φ

Φ

（ｃｏｓφ）
５
２ ｄφ

（１９）

式中：Φ为最大受力扇区半角。

当径向载荷 Ｆｒ确定时，可以求出δｒ，进而可以
解得Ｑφ的分布。受载区的每颗滚动体都受由小变
大再变小的周期性载荷。动量轮振动时会产生频

率等于转频的多个相位和幅值都不同的径向载荷

以正弦波形式作用于轴承外环。因此，滚动体同一

时刻会承受来自多个同频但不同相位和幅值的波

形，叠加后作用于轴承内环，波形经调制后会产生

倍频或次倍频。取某２个不同的 Ｆｒｉ，如图１７所示，
都可得到内环某点对应的动载荷。换言之，滚动体

的碾压对轴承内环形成了不同频率的行波激励。

图 １６　径向载荷作用下滚动体变形
Ｆｉｇ．１６　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｌｌｉｎｇｂｏｄｙｕｎｄｅｒｒａｄｉａｌｌｏａｄ

图 １７　外环与内环载荷传递关系示意图
Ｆｉｇ．１７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ

ｂｅｔｗｅｅｎｏｕｔｅｒｒｉｎｇａｎｄｉｎｎｅｒｒｉｎｇ

此外，轴承中微小几何误差的旋转效应会使

得滚动体与滚道的接触关系发生改变，从而引起

与各零件特征频率相关的高频激励。由于滚动体

的碾压是周期性的冲击，故其不能看作单一简谐

波，而是可以通过傅里叶变换展开成无穷级数，在

频谱图上相应表现为一簇原点发射线。当轴承的

滚动面几何误差叠加时，其相位不同，振动谱线会

出现加强或减弱；当误差间存在相对角速度时，还

会出现振动波的调制，更为复杂
［１６］
。

因此，轴承滚动碾压形成的激励不仅包括转

频，还有支点动载荷分布引起的行波振动频率、轴

承特征频率，以及各频率的多次谐波和相互之间的

调制作用，这些都是动量轮结构系统的载荷激励。

１．３　其他内部扰振因素
１．１节和 １．２节将轮体结构看为一个整体，

主要分析了动量轮结构系统的参数激励和载荷激

励，即动力学方程式（１）中的 Ｍ和 Ｑ，本节分析其
他潜在的扰振因素。

实际的轮体结构为带有连接界面的非连续系

统，为了减小轮辐的局部振动，采用阻尼环结构。

阻尼环本身是板壳类零件，包含多个销钉和螺栓

紧固件，在阻尼环的不同位置实现轴向、径向和周

向３个方向的定位约束。连接结构在受力状态下
的离散特性使得在高速旋转时界面接触状态发生

变化，一方面影响质量矩阵 Ｍ的不确定性，另一
方面也会产生不平衡量激励 Ｑ。此外，连接结构
的装配紧度及阻尼环的材料参数等会影响阻尼矩

阵 Ｃ。而刚度矩阵Ｋ的扰动主要来源于支点轴承
刚度的非线性，其影响因素为支点动载荷。

２　计算仿真与试验验证

第１节分析了动量轮结构系统的扰振机理，
本节主要通过仿真验证轮缘的行波振动形成的参

数激励，并通过与试验的结合共同验证支点动载

９７２１
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荷与轴承产生的载荷激励。

２．１　实体建模
动量轮结构系统仿真计算模型如图１８所示，

其采用的实体结构包括轮体、阻尼环和支杆，有限

元模型如图１８（ａ）所示，采用实体单元网格划分。
轮体为一整体不包含连接结构，将连接件的质量

附加于阻尼环上，阻尼环与轮辐设置为绑定接触。

边界条件如图 １８（ｂ）所示，将支杆的一端固定约
束，在转子两侧支点处分别设置轴承单元约束，计

算动量轮结构系统的 Ｃａｍｐｂｅｌｌ图。

图 １８　动量轮结构系统仿真计算模型
Ｆｉｇ．１８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｍｏｍｅｎｔｕｍ

ｗｈｅｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍ

２．２　仿真结果
动量轮结构系统 Ｃａｍｐｂｅｌｌ图如图 １９所示。

动量轮第１阶模态为动量轮整体径向摇摆，由于
轮缘的行波振动，会出现“Ｖ”型线。第 ２阶模态
为整体径向平移模态，此时轮缘行波振动的周向

波数为１，故前后行波频率理论相同，仍存在微小
频率差异的原因是：支杆弯曲变形引起陀螺力矩

及阻尼环局部轴向振动在泊松比作用下会有微量

级径向振动，相应产生科里奥利力。第 ３阶模态
主要为阻尼环的振动模态及轮体的轴向平移。做

出轴承支点动载荷对应的基频激励线，会与一阶

反进动模态产生交点；做出轴承滚动碾压产生的

二倍频激励线，会与动量轮的一阶进动产生交点，

从而激起共振。因此，通过仿真验证了轮缘的行

波振动。

２．３　试验验证
为了验证动量轮结构系统存在２．２节所述激

励，采用 Ｋｉｓｔｌｅｒ测力台设备（见图 ２０），测试某典

型悬臂支承动量轮结构系统在全工作转速下的输

出扰振力，得到振动响应瀑布图。

动量轮结构系统振动响应瀑布图如图 ２１所
示。可知，在无外界激励的条件下，存在从原点出

发的多条激励曲线，其来源均为结构系统内部，虚

线１为与转速同频的支点动载荷，其振动响应最
大，基本为二次曲线；虚线２为轴承碾压作用形成
的二倍频激励，与一阶正进动交点处响应达到峰

值；此外还存在与轴承特征频率相关的激励曲线，

每条激励线与各阶模态相交都会激起不同程度的

共振，与载荷激励分析相符。试验证明，动量轮结

构系统存在明显的前后行波，且频率基本与仿真

图 １９　动量轮结构系统 Ｃａｍｐｂｅｌｌ图
Ｆｉｇ．１９　Ｃａｍｐｂｅｌｌｄｉａｇｒａｍｏｆｍｏｍｅｎｔｕｍ

ｗｈｅｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍ

图 ２０　Ｋｉｓｔｌｅｒ测力台设备
Ｆｉｇ．２０　Ｋｉｓｔｌｅｒｄｙｎａｍｏｍｅｔｅｒｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

图 ２１　动量轮结构系统振动响应瀑布图
Ｆｉｇ．２１　Ｗａｔｅｒｆａｌｌｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆ

ｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍ
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相符，由于轮体实际含有连接结构会导致频率的

微小差别。仿真与试验的综合验证了微振动机理

分析的正确性。

３　结　论

本文针对单端悬臂支承方式的动量轮结构系

统，从动力学方程的角度，研究其可能引起微振动

的激励因素，得到如下结论：

１）轮体结构为轮缘轮辐的几何形式，使得
其具有质量和刚度分布非均匀的特点，轮体的转

动惯量会在旋转状态产生与转频相关的微小变

化，这种微变形成为结构参数激励。

２）轮体结构中轮缘部分的局部变形主要为
径向，会产生科里奥利力的作用改变局部刚度，使

得转动惯量产生与行波频率相关的微小变化，这

种微振动成为结构参数激励。

３）由于动量轮结构系统的支承方式不对称，
更容易发生内部支杆的弯曲，而轮体上的惯性力

矩会产生支点动载荷作用在轴承上，与转频成二

次方关系。而由于轴承结构的不连续，会将支点

动载荷发散成高次谐波传递到支杆结构上，共同

作为结构系统的载荷激励。

４）实际动量轮结构中还存在其他存在内部
激励源，如连接界面的装配误差会影响阻尼等结

构参数，轴承刚度的非线性会影响刚度等结构

参数。

５）通过仿真验证了行波振动引起的参数激
励；通过与试验相结合验证了支点动载荷及轴承

引起的高频载荷激励。
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ｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅ．Ｔｈｅｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍ，ｎｏｎｃｏｎｔｉｎｏｕｓｇｅｏｍｅｔｒｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎａｌｅｆｆｅｃｔｓｗｉｌｌｃａｕｓｅｐａｒａｍｅｔ
ｒｉｃｅｘｃｉｔａｔｉｏｎａｎｄｌｏａｄｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍ．Ｆｏｒｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌ
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｔｈｅｍｉｃｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｓｓｔｕｄｉｅｄｂｙａｎａ
ｌｙｚｉｎｇｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｆｅａｃｈｍａｔｒｉｘｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｅｑｕａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｒｅａｒｅｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ｓｙｓｔｅｍ，ｗｈｅｒｅｔｈｅｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｓｍａｉｎｌｙｆｒｏｍｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｏｆｔｈｅｆｕｌｃｒｕｍ，ａｎｄｔｈｅｈｉｇｈｆｒｅ
ｑｕｅｎｃｙｉｓｆｒｏｍｔｈｅｂｅａｒｉｎｇｒｏｌｌｉｎｇ；ｔｈｅｌｏｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｉｍｗｉｌｌｆｏｒｍｔｈｅｔｒａｖｅｌｉｎｇｗａｖｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌ；ｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ；ｌｏａｄｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ；ｔｒａｖｅｌｉｎｇ
ｗａｖｅｖｉｂｒａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０３０４１２：５８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３０１．０８４８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５７５０２２）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

（ＹＷＦ１８ＢＪＪ４４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｏｎｇｊｉｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于挂钩力模型的拖挂式房车同步制动控制

徐兴
１，２，，糜杰

１，文楚玥
１，王峰

１，２，马世典
１，２，陶涛

３

（１．江苏大学 汽车与交通工程学院，镇江 ２１２０１３；　２．江苏大学 汽车工程研究院，镇江 ２１２０１３；

３．上汽大通汽车有限公司南京分公司，南京 ２１１１０３）

　　摘　　　要：为了提升拖挂式房车制动时牵引车与房车的制动同步性能，结合纵向挂钩
力观测器提出一种制动协调控制方法。分析牵引车房车直线制动运动学特性，考虑电磁制动
器机电耦合特性以及球头挂钩柔性连接特性，建立牵引车房车直线协调制动模型；采用牵引
车速度／加速度等低成本传感器所获得的信号数据，基于卡尔曼滤波算法，设计了拖挂式房车
纵向挂钩力估计器；引入终端滑模变结构控制算法，建立纵向挂钩力估计值与目标值误差动力

学方程，使纵向挂钩力准确跟随目标值，并在此基础上开发了拖挂式房车制动同步控制器。仿

真和实车测试结果均表明，所提出的估计方案能准确跟踪拖挂式房车的纵向挂钩力；与其他常

规方法相比，所采用的控制方法使得牵引车与房车在制动期间最大挂钩力值小于 ３ｋＮ，有效
保证两者制动的稳定性。

关　键　词：拖挂式房车；状态估计；终端滑模控制；同步制动；电磁制动器
中图分类号：Ｕ４６１．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１２８３１１

　　拖挂式房车凭借其灵活的布置方式、齐备的
家居生活配置以及和牵引车之间的分离便捷性，

在欧美市场得到广泛的欢迎，随着人民生活水平

的提高，以及相关法规的完善，房车在中国体现出

巨大的市场潜力。通过市场调研，中国关于拖挂

式房车的相关企业，很大程度上处于为国外房车

制造单位代工的技术末端，缺乏相关技术产权，因

此中国对于拖挂式房车的相关技术储备亟需

提升
［１］
。

军用拖挂车与拖挂式房车的结构及行驶方式

相类似，其广泛用于遂行物资运输、装备搭载等任

务，在部队训练、作战与保障中发挥着重要作用。

英国 ＢＡＥ系统公司设计的军用挂车都装配有标
准的牵引枢轴和牵引环，由于连接器的标准化，同

一载质量等级的挂车都能与某一牵引车相连
［２］
。

英国 Ｐｅｎｍａｎ公司设计并制造的液压或气压制动

的中型单轴军用挂车可在全球任何严峻环境下作

业
［３］
。在国内，学者对于军用挂车分别在连接方

式、转向分析
［４］
、制动系统匹配

［５］
等问题进行了

研究，但对于军用挂车的制动稳定性控制鲜有研

究。因此，针对拖挂式房车制动稳定性的研究对

于军用拖挂车的主动安全具有借鉴意义。

拖挂式房车的制动稳定性作为影响其安全性

最重要因素之一，一直是国内外学者研究重点。

拖挂式房车的制动特性远比单辆汽车制动性能复

杂，其牵引车与房车间相互作用力对制动稳定性

有较大影响。目前，大部分学者将研究集中在拖

挂式列车的转弯制动稳定性方面。学者提出了基

于滑移率最优的控制
［６７］
，均提高了半挂汽车列

车弯道制动横向稳定性。上述文献中的挂钩装置

均简化为刚性模型，鲜有学者研究刚性连接的情

况下拖挂列车直线同步协调制动。然而，实际运

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907002&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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行中，拖挂式房车因其连接、分离便利性的需求，

其球头连接装置刚度较低。拖挂式房车在直线制

动时，牵引车与房车间的球头挂钩会因为不实时

同步制动而产生内部纵向挂钩力，其大小与牵引

车和房车的相对位移、低刚度连接装置的弹性特

性及阻尼有关
［８］
。另外，纵向挂钩力的大小会直

接影响同步制动的效果，甚至引发拖挂式房车产

生折叠、侧滑等危险工况，因此准确获取纵向挂钩

力信息是保证拖挂式房车直线同步制动控制的关

键。目前，通过估计算法对车辆进行估计辨识是

一种有效的方法。学者基于 ＫＦ估计算法［９１０］
可

准确估计牵引车、半挂车的横摆角速度以及铰接

角。基于上述文献，可以通过估计算法来获取制

动时两车之间的纵向挂钩力。

对于拖挂列车制动控制的研究，大部分学者

基于模糊控制
［１１］
、神经网络控制

［１２］
、鲁棒控

制
［１３］
等方法进行挂车的制动控制，从而提高制动

时的横向稳定性。目前，滑模变结构控制方法亦

开始用于拖挂列车的制动控制中
［１４１５］

。相比于

传统滑模控制，终端滑模控制具有动态响应速度

快，有限时间收敛，消除抖振，稳态跟踪精度高等

优势
［１６１８］

，适用于变化迅速的拖挂式房车纵向挂

钩力控制。

本文针对采用电磁制动器的拖挂式房车制动

同步性问题，分析了含有机电耦合特性的电磁制

动器模型
［１９］
，并将其考虑进牵引车与房车直线制

动动力学模型，设计基于模型的房车纵向挂钩力

观测器，在此基础上基于最优纵向挂钩力提出拖

挂式房车的同步制动控制方法，通过控制电磁制

动器中电磁体电流大小，实现牵引车与房车的协

调制动，并开发控制器样机进行了实车验证。

１　拖挂式房车直线制动模型构建

１．１　考虑挂钩特性的牵引车房车直线制动模型

拖挂式房车在直线制动过程中的受力如图 １
所示。为简化分析，建立拖挂式房车制动模型时

进行如下假设：

１）忽略牵引车和房车在直线制动过程中的
横摆、俯仰运动。

２）忽略牵引车和房车在直线制动过程中的
载荷转移。

３）制动过程中，牵引车与房车车轮均不抱
死，且均未达到地面附着力。

基于以上假设，建立牵引车纵向平移运动和

房车纵向平移运动的二自由度模型。

图 １　牵引车拖挂式房车制动力学模型
Ｆｉｇ．１　Ｔｒａｃｔｏｒｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｂｒａｋｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌ

利用牛顿力学原理分别建立了牵引车和房车

的动力学方程。其中，牵引车动力学方程：

Ｆｓ１＋ｍ１ｇｆ１＋
ＣｄＡ１ｖ

２
１

２１．１５
＋Ｆｄ ＝ｍ１ａ１ （１）

式中：Ｆｓ１为牵引车地面制动力；ｍ１为牵引车质
量；ｆ１为牵引车滚动阻力系数；Ｃｄ为空气阻力系
数；Ａ１为牵引车迎风面积；ｖ１为牵引车车速；Ｆｄ为
牵引车球头纵向挂钩力；ａ１为牵引车减速度。

拖挂式房车动力学方程：

Ｆｓ２＋ｍ２ｇｆ２＋
ＣｄＡ２ｖ

２
２

２１．１５
＋Ｆ′ｄ ＝ｍ２ａ２ （２）

式中：Ｆｓ２为房车地面制动力；ｍ２为房车质量；ｆ２
为滚动阻力系数；Ａ２为房车迎风面积；ｖ２为房车
车速；Ｆ′ｄ为房车纵向挂钩力；ａ２为牵引车减速度。

由于牵引车和房车地面制动力不能直接获

得，因此建立如图２所示的单轮车辆模型，通过车
轮制动力矩获得牵引车和房车地面制动力。

图 ２　单轮车辆模型
Ｆｉｇ．２　Ｓｉｎｇｌｅｗｈｅｅｌｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌ

牵引车车轮运动方程：

Ｊ１ω１ ＝Ｆｓ１Ｒ１－Ｍ１ （３）
式中：

ω１ ＝
ｖ１－ｓ１ｖ１
Ｒ１

＝ １－ｓ( )
１

ａ１
Ｒ１

（４）

其中：Ｊ１为牵引车车轮转动惯量；ω１为牵引车车
轮角速度；Ｒ１为牵引车车轮半径；Ｍ１为牵引车制
动力矩；ｓ１为牵引车车轮滑移率。一般牵引车辆具
有 ＡＢＳ系统，其在紧急制动时，车轮滑移率一般维
持在２０％左右，因此牵引车车轮滑移取 ｓ１＝２０％。
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房车车轮运动方程：

Ｊ２ω２ ＝Ｆｓ２Ｒ２－Ｍ２ （５）
式中：

ω２ ＝
ｖ２－ｓ２ｖ２
Ｒ２

＝（１－ｓ２）
ａ２
Ｒ２

（６）

其中：Ｊ２为房车车轮转动惯量；ω２为房车车轮角速
度；Ｒ２为房车车轮半径；Ｍ２为房车制动力矩；ｓ２为房
车车轮滑移率。同上，房车车轮滑移率取ｓ２＝２０％。

通过式（１）～式（６），可得牵引车与房车直线
制动模型：

Ｆｄ ＝ｍ１ａ１－
Ｊ１ａ１（１－ｓ１）

Ｒ２１
＋
Ｍ１
Ｒ[ ]
１

－

　　ｍ１ｇｆ１－
ＣｄＡ１ｖ

２
１

２１．１５

Ｆ′ｄ ＝ｍ２ａ２－
Ｊ２ａ２（１－ｓ２）

Ｒ２２
＋
Ｍ２
Ｒ[ ]
２

－

　　ｍ２ｇｆ２－
ＣｄＡ２ｖ

２
２

２１．

















１５

（７）

１．２　电磁制动器机电耦合模型
电磁制动器如图３所示，制动时，电磁体通电

产生电磁吸力，使其与旋转的制动鼓产生相对摩

擦。摩擦力带动驱动杠杆转动，杠杆将摩擦蹄片

张开 并 压 向 制 动 鼓，产 生 摩 擦 力 矩 使 车 轮

减速
［２０］
。

与一般的鼓式制动器相同，房车的电磁制动

器制动力矩与制动蹄的关系为

Ｍ２ ＝ＫｔＰＲ０ （８）

式中：Ｋｔ为制动效能因数；Ｐ为制动蹄促动力；Ｒ０
为制动鼓半径。

当电磁制动器中制动蹄被撑开时，摩擦力矩

经杠杆放大，产生对制动蹄更大的制动压力。因

此，制动蹄促动力与电磁体和制动鼓之间的电磁

力的关系为

Ｐ＝Ｆμ０ｎ （９）

式中：Ｆ为制动鼓与电磁体之间电磁吸力；μ０为
制动鼓与电磁体之间摩擦系数；ｎ为制动器杠杆

图 ３　电磁制动器
Ｆｉｇ．３　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｂｒａｋｅ

力矩放大系数。

电磁体与制动鼓之间电磁吸力主要取决于电

磁体线圈中的通电电流。一般电磁体吸力超过一

定安匝数以上基本与安匝数成线性关系
［２１］
。电磁

制动器通过试验可得出电磁吸力与电流的关系为

Ｆ＝ＫＮｉ （１０）
式中：Ｋ为电磁吸力与安匝数比例系数；Ｎ为线圈
匝数；ｉ为电流。

通过式（８）～式（１０）可得电磁制动器的制动
力矩表达式：

Ｍ２ ＝ＫｔＲ０μ０ｎＫＮｉ （１１）
车辆进行制动时，传感器将牵引车减速度信

号传给电控单元，然后由电控单元输出 ＰＷＭ控
制信号，调节制动力矩。可将电磁制动系统看作

为一阶系统，则有

Ｍ
·

２ ＝
ＫｔＲ０μ０ｎＫＮｉ－Ｍ′２

τ
（１２）

式中：Ｍ′２为房车实际制动力矩；τ为迟滞时间常
数，由文献可知［２２］，τ一般取值为 １５０～２００ｍｓ，
其主要用于克服线圈响应滞后、克服弹簧力等。

１．３　柔性球头挂钩模型
牵引车与半挂车的连接装置为牵引座与牵引

销，其刚度较大，相较于此，为便于快捷连接／分
离，拖挂式房车的连接装置球头挂钩以及球头罩

刚度则小得多，因此可将牵引车与房车的挂钩连

接看成“柔性”连接。拖挂式房车球头连接装置

如图４所示，若在直线制动过程考虑挂钩连接装
置的阻尼系数，则房车在纵向方向上以一定频率

作周期性的衰减振动。牵引车与房车挂钩连接装

置阻尼刚度简化图如图５所示。

图 ４　拖挂式房车球头连接装置
Ｆｉｇ．４　Ｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｂａｌｌｔｙｐｅｈｉｔｃｈｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ

图 ５　挂钩连接装置阻尼刚度简化图
Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｄａｍｐｉｎｇａｎｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆ

ｈｏｏｋｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅ
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根据上述分析可得牵引车与房车球头挂钩处

纵向力表达式为

Ｆｄ ＝ｃ∫ａ１ｄｔ－∫ａ２ｄ( )ｔ＋ｋ∫ｖ１ｄｔ－∫ｖ２ｄ( )ｔ
Ｆ′ｄ ＝－ｃ∫ａ１ｄｔ－∫ａ２ｄ( )ｔ－ｋ∫ｖ１ｄｔ－∫ｖ２ｄ( ){ ｔ

（１３）
式中：ｋ为挂钩弹性系数；ｃ为挂钩阻尼系数。

通过式（７）、式（１２）和式（１３）可得牵引车与
房车直线制动数学模型：

ｃ∫ａ１ｄｔ－∫ａ２ｄ( )ｔ＋ｋ∫ｖ１ｄｔ－∫ｖ２ｄ( )ｔ＝
　　ｍ１ａ１－

Ｊ１ａ１（１－ｓ１）
Ｒ２１

＋
Ｍ１
Ｒ[ ]
１

－ｍ１ｇｆ１－
ＣｄＡ１ｖ

２
１

２１．１５
－

　　ｃ∫ａ１ｄｔ－∫ａ２ｄ( )ｔ－ｋ∫ｖ１ｄｔ－∫ｖ２ｄ( )ｔ
ｄ
＝

　　ｍ２ａ２－
Ｊ２ａ２（１－ｓ２）

Ｒ２２
＋
Ｍ２
Ｒ[ ]
２

－ｍ２ｇｆ２－
ＣｄＡ２ｖ

２
２

２１．１５

Ｍ
·

２ ＝
ＫｔＲ０μ０ｎＫＮｉ－Ｍ′２



















τ
（１４）

１．４　拖挂式房车模型仿真验证
为了验证房车直线制动模型的准确性，在

ＴｒｕｃｋＳｉｍ中建立牵引车房车的整车仿真模型，在
ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中建立牵引车房车直线制动
模型。其中牵引车房车参数、电磁制动器参数如
表１、表２所示。

表 １　牵引车拖挂式房车参数
Ｔａｂｌｅ１　Ｔｒａｃｔｏｒｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

牵引车质量 ｍ１／ｋｇ ２０００

房车质量 ｍ２／ｋｇ １０００

牵引车车轮半径 Ｒ１／ｍｍ ３５０．９

房车车轮半径 Ｒ２／ｍｍ ３２１．５

牵引车迎风面积 Ａ１／ｍ
２ ３．０６

房车迎风面积 Ａ２／ｍ
２ ５．２５

牵引车滚动阻力系数 ｆ１ ０．０１８

房车滚动阻力系数 ｆ２ ０．０１８

牵引车车轮转动惯量 Ｊ１／（ｋｇ·ｍ
２） １３．０

房车车轮转动惯量 Ｊ２／（ｋｇ·ｍ
２） １１．８

空气阻力系数 Ｃｄ ０．３

表 ２　电磁制动器参数
Ｔａｂｌｅ２　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｂｒａｋｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

制动鼓半径 Ｒ０／ｍｍ １１０

电磁体与制动鼓摩擦系数 μ０ ０．３５

制动效能因数 Ｋｔ ３．３５

制动器杠杆力矩放大系数 ｎ １０

电磁吸力与安匝数比例系数 Ｋ ８６２．５

线圈匝数 Ｎ １５０

　　仿真时，设置高附着道路系数，牵引车以
４０ｋｍ／ｈ的初始车速匀速行驶，在 ２ｓ时，给予牵引
车车轮如图６所示的制动力矩阶跃输入，同时，房
车电磁制动器电流输入选用一组如图７所示的确定
的房车直线同步制动下的经验数据。图８～图１０分
别为Ｓｉｕｍｌｉｎｋ模型计算得出的牵引车减速度、房车
减速度以及纵向挂钩力值与ＴｒｕｃｋＳｉｍ输出值对比。

图 ６　牵引车制动力矩
Ｆｉｇ．６　Ｂｒａｋｉｎｇｔｏｒｑｕｅｆｏｒｔｒａｃｔｏｒ

图 ７　电磁制动器电流
Ｆｉｇ．７　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｂｒａｋｅｃｕｒｒｅｎｔ

图 ８　牵引车减速度对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｃｔｏｒｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

图 ９　拖挂式房车减速度对比
Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ
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图 １０　纵向挂钩力对比
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅ

由图８～图 １０可见，ＴｒｕｃｋＳｉｍ仿真曲线和本
文建立的模型仿真曲线趋势及幅值基本一致，验

证了所建立的拖挂式房车直线同步制动动力学模

型合理有效。

２　基于卡尔曼滤波的纵向挂钩力估计

２．１　拖挂式房车纵向挂钩力估计模型
拖挂式房车直线制动时，需要以纵向挂钩力

为控制目标来保证牵引车与房车形成同步制动。

在实际中，房车的纵向挂钩力虽然可以用传感器

直接测量，但需要特定的安装方式以及成本原因，

不适于配置在量产的房车上。因此，可以根据牵

引车上的传感器实际配置，通过车辆状态估计技

术，在不增加成本的基础上准确计算得到其他所

需的状态信息
［２３］
。

纵向挂钩力是由于直线制动时，牵引车与房

车未能同步制动而产生的，因此需要建立牵引车

直线制动模型估计出纵向挂钩力，牵引车运动方

程由式（１）变化得：
ｍ１ｖ１ ＝Ｆｄ＋Ｆｓ１＋Ｆｒ１ （１５）

式中：Ｆｒ１为阻力，包括滚动阻力和风阻。

假设纵向挂钩力的变化与纵向挂钩力在一段

范围内呈线性关系
［２４］
：

Ｆ
·

ｄ ＝λＦｄ （１６）

汽车制动时，地面制动力、阻力。这两种力都

被认为是已知输入 ｕ。实际运行中，传感器有测
量误差以及模型本身有误差，因此将牵引车速度

的误差近似为白噪声处理。假设牵引车速度和纵

向挂钩力为状态向量 ｘ＝［ｖ１　Ｆｄ］
Ｔ
，ｕ为已知输

入，ｙ为传感器测量值，υ和 ｗ为互不相关的零均
值白噪声序列，则房车纵向挂钩力状态估计器模

型的状态方程和观测方程表示为

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｕ＋Ｄυ
ｙ＝Ｃｘ＋Ｅｗ （１７）

式中：

Ａ＝
０ １
ｍ１

０ －







λ

Ｂ＝
１
ｍ１







０

Ｄ [＝ ]１１
Ｃ＝Ｅ [＝ ]１１

对于基于卡尔曼滤波算法的状态估计器，需

要对连续的状态方程和观测方程进行离散化处

理。经离散化处理后，状态估计器模型的状态方

程和测量方程可以描述如下：

状态方程：

ｘｋ＋１ ＝Ａｘｋ＋Ｂｕｋ＋Ｄυｋ （１８）

观测方程：

ｙｋ ＝Ｃｘｋ＋Ｅｗｋ （１９）

状态估计器在结构上分为时间更新和观测更

新两部分。具体观测器设计步骤如下：

时间更新部分：

ｘ^ｋ ｋ＋１ ＝Ａ^ｘｋ－１ ｋ－１＋Ｂｕｋ
Ｐｋ，ｋ－１ ＝ＡＰｋ－１，ｋ－１Ａ

Ｔ＋Ｑｋ （２０）

式中：^ｘｋ－１ ｋ－１表示 ｋ－１时刻的最优估计值；
Ｐｋ－１，ｋ－１表示 ｋ－１时刻的误差协方差；Ｑｋ表示离
散化的过程噪声。

观测更新部分：

Ｋｋ ＝Ｐｋ，ｋ－１Ｃ
Ｔ
（ＣＰｋ，ｋ－１Ｃ

Ｔ＋Ｒｋ）
－１

ｘ^ｋ ｋ ＝ｘ^ｋ ｋ－１＋Ｋｋ（ｙｋ－Ｃ^ｘｋ ｋ－１）

Ｐｋ，ｋ ＝（Ｉ－ＫｋＣ）Ｐｋ，ｋ－１ （２１）
式中：Ｐｋ，ｋ表示 ｋ时刻的误差协方差；Ｋｋ表示卡尔
曼滤波增益；Ｒｋ表示离散化的观测噪声。

设定卡尔曼滤波状态变量 ｘ的初始值、状态
误差协方差矩阵 Ｐ的初始值，以及过程噪声协方
差矩阵 Ｑ、观测噪声协方差矩阵 Ｒ的初始值。
２．２纵向挂钩力估计仿真验证

为了验证纵向挂钩力估计模型的准确性，在

ＴｒｕｃｋＳｉｍ中建立牵引车与房车的整车仿真模型，在
ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中搭建纵向挂钩力估计模型。

仿真时，选用 ＴｒｕｃｋＳｉｍ中设计的拖挂式房车
虚拟样机为状态估计模型提供已知输入和观测输

入，过程噪声和测量噪声通过 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ库中随机
白噪声模块来模拟。图 １１、图 １２为阶跃和间歇
制动下，拖挂式房车状态估计模型输出的纵向挂

钩力与ＴｒｕｃｋＳｉｍ仿真输出的纵向挂钩力的对比。
牵引车以４０ｋｍ／ｈ的车速匀速行驶，在 ２ｓ时，给
牵引车阶跃制动信号，纵向挂钩力很快达到极值，
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图 １１　阶跃制动纵向挂钩力对比
Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｅｐｂｒａｋｉｎｇｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅ

图 １２　间歇制动纵向挂钩力对比
Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔｂｒａｋｉｎｇ

ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅ

随着制动力矩不变后，纵向挂钩力逐渐减小，并趋

于稳定；同样，在２ｓ时，给牵引车一个间歇制动信
号，纵向挂钩力会随着制动力矩的大小变化而变

化，且也呈一个间歇起伏的变化。从两图中可以看

出，纵向挂钩力其状态估计的输出与 ＴｒｕｃｋＳｉｍ输
出有一点偏差，偏差的产生是由于搭建的模型有误

差，但曲线的趋势总体上是大致相同的，因此所提

出的估计方案能较准确地估计出纵向挂钩力。

３　基于终端滑模变结构的房车直线
同步制动控制

３．１　纵向挂钩力控制模型
房车在直线制动过程，若考虑连接装置中的

刚度与阻尼系数，则纵向挂钩力定义为

Ｆｄ（ｔ）＝ｃ∫ａ１（ｔ）ｄｔ－∫ａ２（ｔ）ｄ( )ｔ＋
　　ｋ∫ｖ１（ｔ）ｄｔ－∫ｖ２（ｔ）ｄ( )ｔ （２２）

从式（２２）可以看出：当牵引车与房车的减速
度、速度以及绝对位移均相同时，即牵引车与房车

同步制动时，纵向挂钩力为 ０。若牵引车与房车
的减速度、速度以及绝对位移差值越大，纵向挂钩

力越大。

３．２　终端滑模变结构控制器设计
纵向挂钩力控制策略如图１３所示，在拖挂式

房车直线制动控制中，将从纵向挂钩力状态观测

器中估计出的纵向挂钩力 Ｆｄ与最优纵向挂钩力
Ｆｄ＿ｒ之差作为控制目标ｅ，其中最优纵向挂钩力取

图 １３　拖挂式房车纵向挂钩力控制策略
Ｆｉｇ．１３　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒ

值为０。再将误差 ｅ以及误差变化率 ｅ作为控制
系统的输入，电磁制动器的电流 ｉ为控制系统的
输出。通过对电流的输出来控制房车车轮的制动

力矩，从而调节房车的减速度，减小纵向挂钩力，

实现牵引车与房车的同步制动。

具体终端滑模变结构设计如下。将式（２２）
对时间求导，则有

Ｆ
·

ｄ ＝ｃ（ａ１－ａ２）＋ｋ（ｖ１－ｖ２） （２３）
将房车动力学方程式（２）、房车车轮运动方

程式（５）、电磁制动器制动力矩方程式（１１）代入
式（２３），为简化分析，忽略房车动力学方程中风
阻及滚动阻力，则有

Ｆ
·

ｄ ＝ｃａ１－
ＦｄＲ

２
２＋ＫｔＲ０μ０ｎＫＮＲ２ｉ
ｍ２Ｒ

２
２－Ｊ

( )
２

＋ｋ（ｖ１－ｖ２）

（２４）
将式（２４）改写成如下形式：

Ｆ
·

ｄ ＝ＡｋＦｄ＋Ｂｎａ１＋Ｂｍｉ （２５）
其中：

Ａｋ＝
－Ｒ２２

ｍ２Ｒ
２
２－Ｊ２

Ｂｎ＝ｃ

Ｂｍ＝
－Ｒ２２ＫｔＲ０μ０ｎＫＮＲ２
ｍ２Ｒ

２
２－Ｊ２

选取电流为控制变量，控制目的是找到控制

规律使纵向挂钩力遵循最优挂钩力 Ｆｄ＿ｒ变化。
滑动面定义为

ｅ＝Ｆｄ＿ｒ－Ｆｄ （２６）
设计滑模面函数为

ｓ＝ｅ＋ρｅｐ／ｑ （２７）

式中：ρ＞０，ｐ、ｑ为奇数，且１＜ｐ／ｑ＜２。
对上述滑模面求导可得

ｓ＝ｅ＋ρ（ｐ／ｑ）ｅｐ／ｑ－１̈ｅ （２８）

将式（２５）代入到式（２８）可得

ｓ＝ｅ＋ρ（ｐ／ｑ）·ｅｐ／ｑ－１［Ｆ̈ｄ＿ｔ－（ＡｋＦ
·

ｄ＋Ｂｎａ１＋Ｂｍ ｉ
·

）］

（２９）

对式（２９）进行化简得

８８２１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ７期 徐兴，等：基于挂钩力模型的拖挂式房车同步制动控制

ｓ＝ｅ＋ρ（ｐ／ｑ）ｅｐ／ｑ－１（Ｆ̈ｄ＿ｔ－ＡｋＡｋＦｄ－

　　ＡｋＢｎａ１－ＡｋＢｍｉ－Ｂｎａ１－Ｂｍｉ
·

） （３０）
由此令：

Ｌ＝ＡｋＢｍｉ＋Ｂｍｉ
·

（３１）
Ｇ＝ＡｋＢｎａ１＋Ｂｎａ１ （３２）

将 Ｌ、Ｇ代入式（３０）整理可得

ｓ＝ｅ＋ρ（ｐ／ｑ）ｅｐ／ｑ－１（Ｆ̈ｄ＿ｔ－ＡｋＡｋＦｄ－Ｌ－Ｇ）

（３３）
为了能使控制系统的运动点迅速正确的回到

非线性滑模面上，由此定义切换控制率表达如下：

Ｑｕ ＝ηｓｇｎ（ｓ）＋μｓ （３４）
式中：η、μ为切换增益，其值应足够大且 η＞０，
μ＞０。ｓｇｎ（ｓ）为开关函数，定义如下：

ｓｇｎ（ｓ）＝
＋１　　ｓｉ１ ＞０，ｉ＝１，２

－１　　ｓｉ１ ＜０，ｉ＝１，
{ ２

（３５）

设计终端滑模控制律：

Ｌｕ ＝Ｆ̈ｄ＿ｔ－ＡｋＡｋＦｄ－Ｇ＋ρ（ｐ／ｑ）ｅ
２－ｐ／ｑ＋Ｑｕ（３６）

定义李雅普诺夫函数：

Ｖｕ（ｓ）＝
１
２
ｓ２ （３７）

Ｖｕ（ｓ）对时间的一阶导数为
Ｖｕ（ｓ）＝ｓｓ （３８）
将设计的控制律 Ｌｕ代入到式（３３）中化简

得到

Ｖ
·

ｕ（ｓ）＝ｓρ（ｐ／ｑ）ｅ
ｐ／ｑ－１
（－Ｑｕ） （３９）

由式（３９）可知，Ｖ
·

ｕ≤０，ｐ、ｑ为奇数，且１＜ｐ／ｑ＜

２，由此得 ρ（ｐ／ｑ）ｅｐ／ｑ－１＞０，且由Ｖ
·

ｕ≤０，满足李雅
普诺夫稳定性判定，由此证明该控制策略具有可

行性。

３．３　房车直线制动稳定性仿真验证
在 ＴｒｕｃｋＳｉｍ中建立房车直线制动模型，并输

出数据到房车 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型中，建立联合仿真模
型。设置高附着系数道路，初始车速为 ４０ｋｍ／ｈ，
牵引车输入一组已知的阶跃制动力矩数据，房车

输入一组已知的预制动力矩，图１４所示是系统在
ＰＩＤ控制、传统滑模控制、终端滑模控制情况下的
纵向挂钩力对比。图 １５为传统滑模控制与终端
滑模控制后房车减速度与牵引车减速度的对比。

图１６为传统滑模控制与终端滑模控制电流输出
对比。如图 １４所示，相比于 ＰＩＤ控制，滑模控制
可以有效减小纵向挂钩力。如图１５所示，相比于
传统滑模控制，终端滑模控制下的房车减速度更

加跟随牵引车减速度，即终端滑模控制下，牵引车

图 １４　ＰＩＤ控制、传统滑模控制及终端滑模

控制下纵向挂钩力对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅｕｎｄｅｒ

ＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ，ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ

ｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

图 １５　传统滑模控制与终端滑模控制后拖挂式

房车与牵引车减速度对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｒａｖｅｌ

ｔｒａｉｌｅｒａｎｄｔｒａｃｔｏｒｕｎｄｅｒｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

图 １６　传统滑模控制与终端滑模控制输出对比
Ｆｉｇ．１６　Ｏｕｔｐｕｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

与房车的同步制动性更好。如图１６所示，相比于
传统滑模控制，终端滑模控制下的电流输出更加

平稳，因此图 １４与图 １５中纵向挂钩力以及房车
减速度的抖振更小，更有利于房车的直线制动稳

定性。

４　实车实验验证

图１７为实验样车，其中牵引车使用的是国家
标准内允许拖拽房车的车型 －ＢＪ２０，房车底盘使
用的是国外标准房车 ＡＬＫＯ底盘，车厢是通过参

９８２１



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　

照国外房车结构参数的基础上自行设计、改造、配

重而成，房车车轮制动器使用的是电磁制动器。

实验样车控制与测试系统如图１８所示，其中牵引
车装有车速传感器测量车速，牵引车中控水平处

安装有加速度传感器测量加速度，房车挂钩处贴

有电阻应变片测量纵向挂钩力。车速传感器和加

速度传感器将信号输入到 Ｄ２Ｐ控制器中，Ｄ２Ｐ控
制器通过输入信息计算控制输出，并与 ＰＣＢ板通
讯，ＰＣＢ板驱动电路输出基准电压为 １２Ｖ的
ＰＷＭ驱动电磁体再到电磁制动器，实现房车的制
动；与此同时，ＬＭＳ数采仪采集应变片输出的纵
向挂钩力信号，并将数据传输至上位机验证纵向

挂钩力估计的准确性。

实验首先验证纵向挂钩力估计的准确性，对

牵引车房车进行直线阶跃制动实验，牵引车以
４０ｋｍ／ｈ速度行驶，在２ｓ时进行阶跃制动。纵向
挂钩力实际输出与模型输出的对比如图１９所示，
实际纵向挂钩力输出的大小与模型输出的极值较

相近，在３ｋＮ左右，且力的趋势大致相同，但挂钩
力的实际输出相较于模型输出有迟滞且归零较

慢，原因是实际实验中控制器的计算需要时间而

产生迟滞。

为了验证终端滑模控制对于纵向挂钩力大小

图 １７　实验样车
Ｆｉｇ．１７　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｈｉｃｌｅ

图 １８　实验样车系统结构图
Ｆｉｇ．１８　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍ

的控制是否有效，分别进行 ＰＩＤ控制、传统滑模控
制以及终端滑模控制下的牵引车房车阶跃制动
实验。如图２０所示，牵引车制动前以约 ４０ｋｍ／ｈ
速度迅速直线行驶，在 ２ｓ时开始阶跃制动，约４ｓ
时车辆停止行驶。ＰＩＤ控制、传统滑模控制以及
终端滑模控制下纵向挂钩力的对比如图２１所示，
相比于 ＰＩＤ控制，在滑模控制下，房车的纵向挂钩
力明显减小，ＰＩＤ控制时，纵向挂钩力极值为
５ｋＮ，滑模控制下，极值约为 ３．５ｋＮ左右。相比
于传统滑模控制，终端滑模控制对于纵向挂钩力

的控制更加稳定，抖振较小。因此终端滑模控制

能够更好的控制房车制动时纵向挂钩力的大小以

及稳定性，使得牵引车与房车更好的同步制动，保

图 １９　纵向挂钩力模型输出与实验输出对比
Ｆｉｇ．１９　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅｏｕｔｐｕｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎｍｏｄｅｌａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图 ２０　牵引车车速
Ｆｉｇ．２０　Ｔｒａｃｔｏｒｓｐｅｅｄ

图 ２１　ＰＩＤ控制、传统滑模控制及终端滑模

控制下纵向挂钩力对比

Ｆｉｇ．２１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅｕｎｄｅｒ

ＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌ，ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ

ｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ
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持房车的制动稳定性。

图２２为传统滑模控制与终端滑模控制下房
车减速度与牵引车减速度对比。图 ２３为传统滑
模控制与终端滑模控制下房车减速度与牵引车减

速度误差对比。从图中可以看出，２种滑模控制
下，房车减速度均能较好的跟随牵引车减速度。

相比于传统滑模控制，终端滑模控制下的房车减

速度与牵引车减速度误差更小，即后者控制下，牵

引车与房车具有更好的同步制动性。

图 ２２　传统滑模控制与终端滑模控制下拖挂式房车与

牵引车减速度对比

Ｆｉｇ．２２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒａｎｄｔｒａｃｔｏｒｕｎｄｅｒｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

图 ２３　传统滑模控制与终端滑模控制下拖挂式房车与

牵引车减速度误差对比

Ｆｉｇ．２３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒａｎｄｔｒａｃｔｏｒｕｎｄｅｒｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

５　结　论
１）构建了包含电磁制动器特性、“柔性”挂

钩特性的牵引车房车直线制动模型。通过与
ＴｒｕｃｋＳｉｍ仿真结果对比可知，建立的牵引车房车
直线制动模型较准确地反映了车辆的主要运动

特性。

２）利用牵引车速度等信息易获取的特点，提
出了基于卡尔曼滤波的牵引车房车直线制动模
型纵向挂钩力估计方案，能准确估计出挂钩力的

大小。

３）所设计的以纵向挂钩力为目标的基于终
端滑模变结构控制的房车制动稳定性系统，能有

效保证拖挂式房车在直线制动时，其纵向挂钩力

较小，且房车减速度能跟随牵引车的减速度，达到

同步制动的效果，保证了房车的制动稳定性。

４）本文所进行的实验能大体上验证纵向挂
钩力估计模型的准确性；相比于 ＰＩＤ控制，在滑模
控制下，纵向挂钩力的大小减小了 ５０％左右；相
比于传统滑模控制，终端滑模控制下纵向挂钩力

变化更加稳定，房车减速度更加接近牵引车减速

度。因此，验证了终端滑模控制方法对于房车同

步制动控制的有效性。
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ｗａｙｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］∥ ＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，１９９７．

ＩＴＳＣ′９７．ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

１９９７：３９１３９６．

［２３］余卓平，高晓杰．车辆行驶过程中的状态估计问题综述

［Ｊ］．机械工程学报，２００９，４５（５）：２０３３．

ＹＵＺＰ，ＧＡＯＸＪ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｖｅｈｉｃｌｅｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍ

ｕｎｄｅｒｄｒｉｖｉｎｇｓｉｔｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２００９，４５（５）：２０３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ ＬＩＮＧＭＡＮ Ｐ，ＳＣＨＭＩＤＴＢＡＵＥＲ Ｂ．Ｒｏａｄｓｌｏｐｅａｎｄｖｅｈｉｃｌｅ

ｍａｓｓｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇ［Ｊ］．ＶｅｈｉｃｌｅＳｙｓｙｔｅｍＤｙ

ｎａｍｉｃｓ，２００２，３７（ｓ１）：１２２３．

　作者简介：

　徐兴　男，工学博士，教授，博士生导师。主要研究方向：车辆

系统动力学建模、辨识、故障诊断与控制等。
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　第 ７期 徐兴，等：基于挂钩力模型的拖挂式房车同步制动控制

Ｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｂｒａｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｂａｓｅｄｏｎｈｏｏｋｆｏｒｃｅｍｏｄｅｌ
ＸＵＸｉｎｇ１，２，，ＭＩＪｉｅ１，ＷＥＮＣｈｕｙｕｅ１，ＷＡＮＧＦｅｎｇ１，２，ＭＡＳｈｉｄｉａｎ１，２，ＴＡＯＴａｏ３

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅａｎｄＴｒａｆｆｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＪｉａｎｇｓｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｚｈｅｎｊｉａｎｇ２１２０１３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＪｉａｎｇｓｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｚｈｅｎｊｉａｎｇ２１２０１３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳＡＩＣＭＡＸＵＳＣｏ．，Ｌｔｄ．ＮａｎｊｉｎｇＢｒａｎｃｈＣｏｍｐａｎｙ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｂｒａｋｉｎｇｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｒａｃｔｏｒａｎｄｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｄｕｒｉｎｇｂｒａ
ｋｉｎｇ，ａｂｒａｋｉｎｇｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｓｔｒａｉｇｈｔｌｉｎｅｂｒａｋｉｎｇｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｔｒａｃｔｏｒｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒ，ｔｈｅｓｔｒａｉｇｈｔｌｉｎｅ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｂｒａｋｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｔｒａｃｔｏｒｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｂｒａｋｅａｎｄｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｂａｌｌｔｙｐｅｔｏｗ
ｈｉｔｃｈ．ＢａｓｅｄｏｎＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｏｂｓｅｒｖｅｒｆｏｒｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅｏｆｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｉｓｄｅ
ｓｉｇｎｅｄｂｙｕｓｉｎｇｓｉｇｎａｌｄａｔａｏｂｔａｉｎｅｄｆｒｏｍｌｏｗｃｏｓｔｓｅｎｓｏｒｓｓｕｃｈａｓｔｈｅｓｐｅｅｄ／ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｒａｃｔｏｒ．Ｂｙｉｎｔｒｏ
ｄｕｃｉｎｇｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎ
ｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｅｄｖａｌｕｅｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋｆｏｒｃｅａｎｄｔｈｅｔａｒｇｅｔｖａｌｕｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ｓｏｔｈａｔｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｈｏｏｋ
ｆｏｒｃｅｃａｎｆｏｌｌｏｗｔｈｅｔａｒｇｅｔｖａｌｕｅａｃｃｕｒａｔｅｌｙ，ａｎｄｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｂｒａｋｅｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｔｒａｖｅｌ
ｔｒａｉｌｅｒｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｒｅａｌｖｅｈｉｃｌｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｃａｎａｃ
ｃｕｒａｔｅｌｙｔｒａｃｋｔｈｅｓｔａｔｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒ，ａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓ，ｔｈｅｍａｘｉ
ｍｕｍｈｏｏｋｆｏｒｃｅｕｓｉｎｇｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｉｓｌｅｓｓｔｈａｎ３ｋＮｄｕｒｉｎｇｔｒａｃｔｏｒａｎｄｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒｂｒａｋｉｎｇ，
ｗｈｉｃｈｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｅｎｓｕｒｅｓｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｂｏｔｈｂｒａｋｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｒａｖｅｌｔｒａｉｌｅｒ；ｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｔｅｒｍｉｎａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｂｒａｋｉｎｇ；ｅｌｅｃｔｒｏ
ｍａｇｎｅｔｉｃｂｒａｋｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０３３０１３：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３２８．１５２２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＢｒａｋｉｎｇＳｙｓｔｅｍ（２０１７００１３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｘｉｎｇ＠ｍａｉｌ．ｕｊｓ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｌｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ７

　收稿日期：２０１８１１１２；录用日期：２０１９０３２２；网络出版时间：２０１９０４１６１７：５０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４１５．１０２３．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （７１８０１２２１）；陕西省自然科学基础研究计划 （２０１８ＪＱ７００４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｘｘａｊｙ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：王泽坤，吴明功，温祥西，等．基于速度障碍法的飞行冲突解脱与恢复策略［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（７）：
１２９４１３０２．ＷＡＮＧＺＫ，ＷＵＭＧ，ＷＥＮＸＸ，ｅｔａｌ．Ｆｌｉｇｈｔｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｒｅｃｏｖｅｒｙｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａｃｌｅ
ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（７）：１２９４１３０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０６５０

基于速度障碍法的飞行冲突解脱与恢复策略

王泽坤
１，２，吴明功

１，２，温祥西
１，２，，蒋旭瑞

３，高阳阳
４

（１．空军工程大学 空管领航学院，西安 ７１００５１；　２．国家空管防相撞技术重点实验室，西安 ７１００５１；

３．中国人民解放军９４１１６部队，和田 ８４８０００；　４．中国人民解放军９３１７５部队，长春 １３００５１）

　　摘　　　要：针对飞行中的冲突解脱和航迹恢复问题，在速度障碍法模型的基础上提出
了一种几何优化的方法，并对这个问题进行了严格的数学描述。首先根据飞机之间的相对位

置和速度关系，确定其冲突类型，以及是否满足各解脱策略的条件，选取相应的解脱策略，待冲

突解脱完成后，飞机恢复至原航线飞行。然后通过几何分析，理论推导，该模型能够有效解决

飞行冲突，并且具体给出冲突解脱和航迹恢复的位置。最后在仿真中，所提方法根据不同场景

能够自主选择冲突解脱策略，结果显示该方法简单高效，并且在航迹恢复过程中不引入新的飞

行冲突。

关　键　词：速度障碍；空中交通管制；冲突探测；冲突解脱；航迹恢复；几何优化算法
中图分类号：Ｖ３５５．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１２９４０９

　　目前的空中交通管制系统是一个典型的“人
在回路”决策系统，难以突破管制员的负荷极限，

并且人因误差无法避免，同时使得空中交通管制

运行难度增大，不利于飞行冲突预先调配。冲突

探测与解脱技术（ＣｏｎｆｌｉｃｔＤｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄＲｅｓｏｌｕ
ｔｉｏｎ，ＣＤ＆Ｒ），能够对航空器小于安全间隔的趋势
进行先期预警，并提供高效的解脱方案，是空中交

通管制系统中的一项关键技术，对确保航空器的

飞行安全发挥着重要作用。该领域的研究已相对

成熟，多种方法被应用在该问题中，目前工程领域

应用最多的是几何法。

早在２０００年 Ｂｉｌｉｍｏｒｉａ就提出一种几何优化
方法

［１］
，并应用于未来空中交通管制理念评价工

具（ＦＡＣＥＴ）项目［２］
。Ｈｗａｎｇ等［３］

在飞机能获取

周围所有的飞行信息的前提下，提出一种几何优

化方法。文献［４５］利用飞机当前位置和速度矢
量信息进行飞机冲突解脱的几何优化方法，仅通

过航向变化或速度变化即可有效解决飞行冲突，

并使得解脱轨迹与标称轨迹的偏差最小。文

献［６８］关注了解脱后的航迹恢复问题，将飞机重
新定向到其原始目的地，而不引起新的冲突。但

是并没有给出各航段飞机的偏航角度以及时间或

者距离，不便于操作。

２００８年 Ｂｅｒｇ等［９］
首先介绍了基于互惠速度

障碍（ＲＶＯ）的自主避障几何方法，并在文献［１０］
中提出最优互惠避障（ＯＲＣＡ）算法。由于速度障碍
法实现简单且从几何上易于理解，在 ＵＡＶ自主避障
算法中得到了很好的应用。Ｄｕｒａｎｄ和 Ｂａｒｎｉｅｒ［１１］首
先在飞机冲突探测与解脱方面引入速度障碍法，

通过获取对方飞机的位置和速度信息（ＡＤＳＢ），
以期解决潜在的飞行冲突。Ｄｕｒａｎｄ和 Ｂａｒｎｉｅｒ［１１］

将机器人的一种自分离算法应用于飞行环境中，

提出解脱策略，之后 Ｄｕｒａｎｄ等［１２］
提出基于位置

和速度的分析方法。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907003&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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现有的速度障碍避障算法
［１３１４］

，多用于 ＵＡＶ

系统自主避障。但是该算法仍存在以下不足：

①算法较为复杂，飞机的速度和航向以计算周期
为步长，持续变化；②如果飞行速度受到约束，速
度相似的飞机以较小的角度汇聚飞行时，它们倾

向于选择平行轨道，使得飞机远离目的地，而不是

解决飞行冲突。

而执行航线飞行的航空器应尽量避免多次改

变速度大小和方向，减少飞机机动次数，并确保飞

行安全。

因此本文将基于速度障碍法，对飞行冲突进

行深入研究，在之前工作的基础上
［１５１６］

，基于几

何优化和最少机动（解脱和恢复两次机动），建立

航空器之间的飞行冲突解脱和航迹恢复几何模

型，应用于航路（航线）中飞行的冲突，这在实际

运行中将极大减轻管制员工作压力，减少工作

负荷。

１　模型简化

结合民航航班飞行相关规定和空中交通管制

运行特点，模型设计作出以下简化：

１）航路飞行过程中，飞机速度基本保持不
变，即在冲突解脱时，假设飞机速度相同（同向飞

行除外）。

２）飞机在爬升和下降阶段地速保持不变。
３）由于本文冲突解脱过程中飞机速度和航

向改变量都较小，视其为瞬间改变。

４）雷达管制条件下，航路航线飞行中，为了
防止飞行冲突，保证飞行安全，提高飞行空间和时

间利用率，规定的航空器之间应当保持最小安全

距离。飞行间隔包括垂直间隔和水平间隔。其中

水平间隔 ｄｌ＝１０ｋｍ，垂直间隔 ｄｖ＝３００ｍ，并且水
平和垂直方向上的安全间隔至少要满足一项。因

此，本文采取圆柱形安全保护区模型，如图 １
所示。

图１中安全保护区运用公式为

图 １　安全保护区模型
Ｆｉｇ．１　Ｓａｆｅｔｙｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｚｏｎｅｍｏｄｅｌ

Ｖ＝｛ｘ２＋ｙ２≤ ｄ２ｌ∪－ｄｖ≤ ｚ≤ ｄｖ ｘ，ｙ，ｚ∈ Ｒ｝

（１）
式中：Ｖ为安全保护区。

２　探测模型
２．１　速度障碍模型

速度障碍法定义了一个相对速度障碍区域，

当相对速度落入该区域时则视为两机之间在约束

的时间内会发生飞行冲突。为解决该冲突，相对

速度沿最短路向冲突区外解脱。

如图２所示，ＡＣ１、ＡＣ２表示飞机，ＡＣ１速度为
ｖ１，ＡＣ２速度为 ｖ２。α为两机之间连线 ＡＢ与速度
障碍区边界之间的夹角，即速度障碍区顶角的一

半，γ为 ＡＢ与相对速度 ｖＲ之间的夹角。
定义１　相对碰撞区（ＲｅｌａｔｉｖｅＣｏｌｌｉｓｉｏｎＣｏｎｅ，

ＲＣＣ），即飞机会发生碰撞的相对速度 ｖＲ ＝ｖ１－ｖ２
的集合。

ＲＣＣ＝｛ｖＲ ｌＲＯ∩⊙Ｂ≠ ｝ （２）

式中：ｌＲＯ为相对速度所在直线；⊙Ｂ为 ＡＣ２的安
全保护区。

该模型只考虑飞机之间的位置关系和当前的

状态，以 ＡＣ２为参照点，ＡＣ１作相对运动，若 ＡＣ２
的保护区与 ＡＣ１的相对运动轨迹有交叉，则两机
之间会发生飞行冲突，否则无飞行冲突。

因此可以对两机飞行冲突作出如下判断：当

α＞γ时，两架飞机存在飞行冲突；当 α≤γ时，两
架飞机不存在飞行冲突。

α和γ的大小可以分别由式（３）和式（４）给出：

ｓｉｎα＝
ｄｌ
→ＡＢ

（３）

ｃｏｓγ＝ｃｏｓ（∠（ｖＲ，
→ＡＢ））＝

ｖＲ·
→ＡＢ

ｖＲ
→ＡＢ

（４）

图 ２　速度障碍模型
Ｆｉｇ．２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａｃｌｅｍｏｄｅｌ

２．２　有时间约束的速度障碍模型
速度障碍模型只考虑相对速度与速度障碍区

的关系，空域内每两架飞机之间的飞行冲突都需

５９２１
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要进行冲突解脱，算法相对复杂，可操作性不强。

在空域内飞行流量大，飞机密度较高时，如果

速度障碍模型不施加以时间约束，会导致每架飞

机承担的冲突解脱数量过大，甚至无法进行解脱。

因此，提出时间约束下的速度障碍模型。引入时

间参数 τ，即在设定的时间 τ内，飞机 ＡＣ１和 ＡＣ２
会产生飞行冲突，如图 ３所示，图中 Ｐ点坐标为
（ＰＢ－ＰＡ）／τ；⊙Ｐ半径为 ｄｌ／τ；飞机 ＡＣ２的安全
保护区半径为 ｄｌ。

ＡＣ１相对于 ＡＣ２的速度障碍区可表示为
ＶＯτＡ Ｂ ＝｛ｖＲ ｔ∈ ［０，τ］：：ｔｖＲ∩ ⊙Ｂ≠ ｝

（５）
式中：ＶＯτＡ Ｂ为 ＡＣ１相对于 ＡＣ２的速度障碍区域。

图 ３　有时间约束的速度障碍模型
Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａｃｌｅｍｏｄｅｌｗｉｔｈｔｉｍｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

３　双机冲突解脱模型
管制运行中，实施飞行冲突解脱策略主要分

为３种：高度解脱（ＥｌｅｖａｔｉｏｎＲｅｓｏｌｕｔｉｏｎ，ＥＲ）、速度
解脱（ＳｐｅｅｄＲｅｓｏｌｕｔｉｏｎ，ＳＲ）和航向解脱（Ｈｅａｄｉｎｇ
Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ，ＨＲ）。
３．１　高度解脱

ＡＣ１与 ＡＣ２两架飞机处于同高度层，起始坐

标分别为（ｘ１，ｙ１）、（ｘ２，ｙ２），ＡＣ１若想超越 ＡＣ２飞
行，则可以采取改变高度层的策略解决飞行冲突，

如图 ４所示。在高度层改变的过程中，需要一直
保持两机之间在水平和垂直方向上，至少有一个

间隔满足最小安全间隔（水平安全间隔为 １０ｋｍ，

垂直安全间隔为 ３００ｍ），假设在整个过程中，飞
机的地速始终保持不变。为了简化计算过程，

将ＡＣ２作为参考系，则ＡＣ１的相对速度ｖＲ ＝ｖ１－ｖ２，

图 ４　高度解脱
Ｆｉｇ．４　Ｅｌｅｖａｔｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

给定 ＡＣ１的上升／下降率为 ｖ⊥。
ＴＣＰ１→ＴＣＰ２：结合两机速度以及安全间隔，

可以得到该段航迹：

ｔ１ ＝
ｄｖ
ｖ⊥

ｌ＝ｖＲｔ１＋ｄ
{

ｌ

ｌ＝
ｄｖｖＲ
ｖ⊥
＋ｄｌ （６）

ＡＣ１与 ＡＣ２之间的距离为 ｌ时，开始上升高
度（ＴＣＰ１），当上升高度为两机之间的垂直安全间
隔时改为平飞（ＴＣＰ２）。

ＴＣＰ２→ＴＣＰ３：为满足 ＡＣ１与 ＡＣ２之间始终保
持安全间隔，当水平方向上两机之间的间隔为 ｄｌ
时，ＡＣ１开始下降高度（ＴＣＰ３）。

即 ＡＣ１在该阶段飞行的时间为

ｔ２ ＝
２ｄｌ
ｖＲ

（７）

ＴＣＰ３→ＴＣＰ４：该段为下降阶段，ＡＣ１按给定
的下降率下降高度至原飞行高度层。

使用高度解脱时，两机之间的位置关系必须

满足：

（ｘ２－ｘ１）
２＋（ｙ２－ｙ１）槡

２≥ ｌ （８）
将式（６）代入式（８）得

（ｘ２－ｘ１）
２＋（ｙ２－ｙ１）槡

２≥
ｄｖｖＲ
ｖ⊥
＋ｄｌ （９）

３．２　速度解脱
３．２．１　解脱冲突

如图５所示，ＡＣ１和 ＡＣ２分别以 ｖ１、ｖ２向前

飞行，ＡＣ１相对于 ＡＣ２速度为 ｖＲ ＝ｖ１－ｖ２。图中
θ１为 ｖ１与两机连线之间夹角，θ２为 ｖ２与两机之
间连线夹角；β为 ｖＲ与速度障碍区边界夹角；ε为
ｖ２与速度障碍边界夹角；φ为 ｖ１与速度障碍边界
夹角。根据速度障碍法的冲突判别标准，显然，两

机之间存在冲突。在此场景中，采取改变 ｖ１大小
的策略，使得新的相对速度 ｖ′Ｒ＝ｖ′１－ｖ２，方向指向
冲突区边界。

以 ＡＣ２为坐标原点，以进行冲突解脱瞬间，
ＡＣ２指向 ＡＣ１方向为 ｘ轴正向，建立惯性坐标系。

图 ５　速度解脱
Ｆｉｇ．５　Ｓｐｅｅｄｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

６９２１
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在△ＯＭＮ中，由正弦定理可知：
ｖ′１
ｓｉｎε

＝
ｖ２
ｓｉｎφ

ｖ′１ ＝
ｖ２ｓｉｎε
ｓｉｎφ

（１０）

式中：各角度关系为

α－β＝γ
ε＝θ２＋α
φ＝θ１－α

α＝ａｒｃｓｉｎ
ｄｌ
ｓ

即 ＡＣ１速度改变量为

Δｖ１ ＝ｖ′１－ｖ１ ＝
ｖ２ｓｉｎ（θ２＋α）
ｓｉｎφ

－ｖ１ （１１）

ＡＣ１和 ＡＣ２的初始位置分别为（ｘ１，ｙ１）、（ｘ２，
ｙ２），即两机在进行冲突解脱瞬间的距离为

ｓ＝ （ｘ１－ｘ２）
２＋（ｙ１－ｙ２）槡

２
（１２）

由 ｖ１ ＝ ｖ２ 可知：

θ１－γ＝θ２＋γγ＝
θ１－θ２
２

（１３）

为了便于求解解脱阶段和恢复阶段的飞行时

间，改动坐标系后如图 ６所示，此时 ＡＣ２ 坐标

为
ｄｌ
ｔａｎα

，ｄ( )ｌ。
直线 ＧＰ表达式为

ｙ＝ｔａｎ（２α）ｘ （１４）
直线 ＧＱ表达式为

ｙ＝ｔａｎ（α＋γ）ｘ （１５）
直线 ＰＱ表达式为

ｙ－ｄ１ ＝ｔａｎ
π
２
＋α＋( )γ ｘ－

ｄｌ
ｔａｎ( )α （１６）

Ｐ点坐标（ｘＰ，ｙＰ）可以由以下推导得出：
联立式（１４）和式（１６）得

ｔａｎ（２α）ｘＰ－ｄｌ＝ｔａｎ
π
２
＋α＋( )γ ｘＰ －

ｄｌ
ｔａｎ( )α

　　 ｔａｎ（２α）－ｔａｎ π
２
＋α＋( )( )γ ｘＰ ＝ｄｌ－

　　ｔａｎ π
２
＋α＋( )γ ｄｌ

ｔａｎα
（ｔａｎ（２α）＋ｃｏｔ（α＋

图 ６　飞机相对位置示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

　　γ））ｘＰ ＝ｄｌ＋ｃｏｔ（α＋γ）
ｄｌ
ｔａｎα



　　ｘＰ ＝
ｄｌ＋ｃｏｔ（α＋γ）

ｔａｎ（２α）＋ｃｏｔ（α＋γ）
·
ｄｌ
ｔａｎα

（１７）

代入式（１４）或式（１６）可得

ｙＰ ＝ｔａｎ（２α）
ｙ′２＋ｃｏｔ（α＋γ）ｘ′２
ｔａｎ（２α）＋ｃｏｔ（α＋γ）

（１８）

３．２．２　恢复航迹
到达航迹恢复点 Ｐ后，ＡＣ１航向左转，使得相

对速度左转角度为 ２β，切入原航线后恢复原航
向，直飞目的地，如图７所示。
ｖ″１
ｓｉｎε′

＝
ｖ２

ｓｉｎ（φ＋２β）
ｖ″１ ＝

ｖ２ｓｉｎε′
ｓｉｎ（φ＋２β）

（１９）

ε′＝θ２＋α－２β＝ε－２β （２０）
即 ＡＣ１速度改变量为

Δｖ′１ ＝ｖ″１－ｖ′１ ＝
ｖ２ｓｉｎ（ε－２β）
ｓｉｎ（φ＋２β）

－ｖ′１ （２１）

由于飞机性能的影响，飞行速度不能无限制

增大或减小，假设 ＡＣ１调速范围为［ｖ，ｖ］，即当

ｖ′１∈［ｖ，ｖ］且 ｖ″１∈［ｖ，ｖ］，才可以采取速度解脱
策略。

图 ７　速度解脱航迹恢复
Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｃｋｒｅｃｏｖｅｒｙｗｉｔｈｓｐｅｅｄｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

３．３　航向解脱
３．３．１　解脱冲突

如图８所示，ＡＣ１和 ＡＣ２分别以 ｖ１、ｖ２向前

飞行，ＡＣ１相对于 ＡＣ２速度为 ｖＲ＝ｖ１－ｖ２。根据速
度障碍法的冲突判别标准，显然，两机之间存在冲

突。在此场景中，采取改变 ｖ１的方向的策略，使得
新的相对速度 ｖ′Ｒ＝ｖ′１－ｖ２，方向指向冲突区边界。

图 ８　航向解脱
Ｆｉｇ．８　Ｈｅａｄｉｎｇｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

７９２１
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由于两机速度大小相同，且 ＡＣ１仅改变速度
方向，不改变大小：

ｖ１ ＝ ｖ２ ＝ ｖ′１ （２２）

假设 ＡＣ１航向改变角度为 Δθ１，此时相对速
度方向与 ＡＣ２保护区相切：
Δθ１ ＝ε－φ＝θ２－θ１＋２α （２３）
３．３．２　恢复航迹

对比速度解脱过程，明显可以看出，采取航向

解脱时，相对速度方向和采取速度解脱策略恢复

航迹时一致，因此，ＡＣ１同样飞至 Ｐ点（３．２．１节
已给出坐标），然后改变航向，恢复原航迹，如图 ９
所示。

Δθ′１ ＝ε－（ε′－２β）＝４β （２４）
式中：

ε′＝ε－２β

图 ９　航向解脱航迹恢复
Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｃｋｒｅｃｏｖｅｒｙｗｉｔｈｈｅａｄｉｎｇｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

４　双机冲突解脱策略
在飞行过程中，同高度层的冲突模型总结下

来，有以下 ３种：同向航迹飞行冲突、交叉航迹飞
行冲突、逆向航迹飞行冲突，不同冲突类型都有不

止一种解脱策略。秉承航迹支付代价最少的原

则，在冲突解脱过程中，优先考虑速度解脱的方

式，其次是高度解脱，由于改航会引起较大的航程

支付代价，该策略放在最后考虑。

进行冲突解脱时，为保证飞行任务的完成，

同向和逆向航迹飞行冲突暂不考虑速度解脱策

略。并且由于高度以及速度解脱需要满足一定的

飞行条件才能够实施，将航向解脱视为最终的冲

突解脱选择方案，当高度和速度解脱得条件均不

满足要求时，即可采取航向解脱策略。具体选择

流程如图１０所示。
４．１　同向航迹飞行冲突（０°～４５°）

定义２　航迹交叉角小于 ４５°的飞行称为同
向飞行。

若后机速度大于前机，即后机将飞跃前机，两

机之间的距离 ｓ≥ｌ，则可以改变高度层以避免飞
行冲突。

若两机之间的距离 ｓ＜ｌ，则改变航向以避免
飞行冲突。解脱过程仅考虑 ｘ轴方向上的速度和
位置关系，则

ｖＲｘ ＝ｖ１ｘ＋ｖ２ｘ ＝ｖ１ｃｏｓθ１＋ｖ２ｃｏｓθ２ （２５）
由式（６）可知：

ｌ＝
ｄｖ（ｖ１ｃｏｓθ１＋ｖ２ｃｏｓθ２）

ｖ⊥
＋ｄｌ （２６）

４．２　交叉航迹飞行冲突（４５°～１３５°）
定义３　航迹交叉角在 ４５°～１３５°之间的飞

行称为交叉飞行。

若在飞机调速范围内（ｖ′１∈［ｖ，ｖ］且 ｖ″１∈［ｖ，

ｖ］），则改变速度以避免飞行冲突。
若不在飞机调速范围内（ｖ′１［ｖ，ｖ］或 ｖ″１

［ｖ，ｖ］），则改为高度解脱条件是否满足（高度解
脱的安全距离 ｌ计算方法同４．１节）。

此时若 ｓ≥ｌ，则采取高度解脱策略进行冲突
解脱，否则采取航向解脱策略以避免飞行冲突。

４．３　逆向航迹飞行冲突（１３５°～１８０°）
定义４　航迹交叉角大于１３５°的飞行称为逆

向飞行。

若两机之间的距离 ｓ≥ｌ，且存在逆向航迹飞
行冲突，则首先改变高度层以避免飞行冲突。解

图 １０　双机冲突解脱流程
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｗｏａｉｒｃｒａｆｔ
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脱过程仅考虑 ｘ轴方向上的速度和位置关系，高
度解脱的安全距离 ｌ计算方法同４．１节。

若两机之间的距离 ｓ＜ｌ，则采取航向解脱策
略以避免飞行冲突。

５　算例分析

为了验证本文冲突解脱策略的有效性，本节

运用 ＭＡＴＬＡＢ：Ｒ２０１６ａ环境进行仿真分析。其中
每架飞机已给定起始坐标以及速度大小，初始航

向已经给出，并且假设当前的飞行高度层为

４２００ｍ，时间约束 τ＝０．０５ｈ。
根据空中交通管制运行特点和《中国民用航

空飞行规则》中的相关规定，保证实际工作中的

可操作性，解脱过程中的部分参数已经给定：①为
保证旅客安全舒适的乘机条件，上升和下降的垂

直速度通常不大于 ３ｍ／ｓ；②改变速度解脱策略
中，飞机速度限制为［６００，９００］ｋｍ／ｈ。

首先根据飞机位置和速度信息，判断其冲突

类型以及各类解脱条件是否满足，选取相应的冲

突解脱策略。表１给出了４对飞机的位置信息。
针对表１中各场景的飞机位置和速度信息，

可根据第４节内容对飞行冲突作出简单判断，并
给出具体的解脱策略，选择过程如表２所示。

为了验证方法的有效性，对上述例子进行仿

真实验，每个场景中，均给出两架飞机的飞行轨

迹，以及两机之间的间隔。

图１１展示了第１种情景，ＡＣ１和 ＡＣ２相距一
定距离并以相同航向飞行，其中，ＡＣ１从（０，２００，

表 １　位置信息
Ｔａｂｌｅ１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

场景 起点／ｋｍ 航向／（°） 速度／（ｋｍ·ｈ－１）仿真步长／ｈ

１
（０，２００，４．２） ９０ ８００
（１１０，２００，４．２） ９０ ７００

０．００１

２
（２００，２００，４．２） ９０ ８００
（２５０，２００，４．２） ２７０ ８００

０．００１

３
（０，１００，４．２） ９０ ８００
（１００，０，４．２） ０ ８００

０．００１

４
（０，１００，４．２） ７５ ８００
（１００，０，４．２） １５ ８００

０．０１　

４．２）ｋｍ开始，速度为 ８００ｋｍ／ｈ，而 ＡＣ２从（１１０，
２００，４．２）ｋｍ开始，速度为 ７００ｋｍ／ｈ。在冲突避
免过程时，无论上升和下降，两机在水平和垂直安

全间隔中始终保持至少有一项满足，即在不引起

新的飞行冲突的情况下，ＡＣ１完成超越，并返回原
航线飞行。

第２个场景是 ＡＣ１和 ＡＣ２相距一定距离，以
相同的速度直接相向飞行。ＡＣ１起点为（２００，
２００，４．２）ｋｍ，航向 ９０°，ＡＣ２起点为（２５０，２００，
４．２）ｋｍ，航向 ２７０°，如图 １２所示，该场景采取了
航向改变的解脱方式。

本文运行的第３个场景是速度相同的两架飞
机以 ９０°相交。如图 １３所示，ＡＣ１ 起点为（０，
１００，４．２）ｋｍ，航向 ９０°，ＡＣ２ 起点为 （１００，０，
４．２）ｋｍ，航向０°，该场景采用了高度改变的解脱
策略，并且保证了两机在水平和垂直安全间隔中

始终保持至少有一项满足。

场景 ４与场景 ３飞机的初始位置相同，但
ＡＣ１航向为７５°，ＡＣ２航向为１５°，如图１４所示，该
场景的解脱策略为速度解脱。在该图中，速度变

化可以通过每个时间步长的位置标记来识别。在

整个路径中，解脱和恢复部分速度较慢，一旦冲突

解决，速度就会恢复到原来的值。

为了满足实际管制指挥需要，仿真过程中，对

ＡＣ１飞行状态发生改变的冲突解脱点（Ｃｏｎｆｌｉｃｔ
ＲｅｓｏｌｕｔｉｏｎＰｏｉｎｔ，ＣＲＰ）、航迹恢复点（ＴｒａｃｋＲｅｃｏｖ
ｅｒｙＰｏｉｎｔ，ＴＲＰ）、切入原航迹点（ＣｕｔＩｎｏｒｉｇｉｎａｌ
ｔｒａｃｋＰｏｉｎｔ，ＣＩＰ）也进行了记录，如表３所示。

由于在解脱过程中未涉及高度层的改变，场

景２、场景４中仅给出两机之间的水平间隔，不难
看出，ＡＣ１在以上飞行过程中均采取两次机动的
方式完成冲突解脱与航迹恢复，并且始终保证两

机之间的水平间隔不小于 １０ｋｍ。同时在以上仿
真中可以看出，由于引入了时间约束 τ，各飞机对
之间先按原航线飞行，在到达时间约束内时，开始

进行解脱，飞机不需要过早的调整姿态，避免空域

资源占用过多，缩短了解脱时间。在与原航程对

比时发现，速度解脱并不会引起飞机航程的增加，

表 ２　策略选取
Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔｒａｔｅｇｙｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

场景 类型
冲突解脱所需速度／（ｋｍ·ｈ－１）

小速度解脱 大速度解脱
间隔 ｓ／ｋｍ 距离 ｌ／ｋｍ 判断

冲突解脱

方式

１ 同向 １１０ １２．７８ ｓ≥ｌ ＥＲ

２ 逆向 ５０ ５３．２５ ｓ＜ｌ ＨＲ

３ 交叉 ４６５．４ １２０８．９ １４１．４２ ４１．４３ ｖ′１［６００，９００］ｋｍ／ｈ＆ｖ″１［６００，９００］ｋｍ／ｈ ＥＲ

４ 交叉 ６３１．３ ６０９．８ １４１．４２ ３２．２２ ｖ′１∈［６００，９００］ｋｍ／ｈ＆ｖ″１∈［６００，９００］ｋｍ／ｈ ＳＲ

９９２１
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图 １１　同向飞行高度解脱（场景 １）

Ｆｉｇ．１１　Ｅｌｅｖａｔｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｓａｍｅｔｒａｃｋｏｆ

ｆｌｉｇｈｔ（Ｓｃｅｎｅ１）

图 １２　逆向飞行航向解脱（场景 ２）

Ｆｉｇ．１２　Ｈｅａｄｉｎｇｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｆｏｒｏｐｐｏｓｉｔｅｔｒａｃｋｏｆ

ｆｌｉｇｈｔ（Ｓｃｅｎｅ２）

图 １３　交叉飞行高度解脱（场景 ３）

Ｆｉｇ．１３　Ｅｌｅｖａｔｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｆｏｒｃｒｏｓｓｔｒａｃｋｏｆｆｌｉｇｈｔ（Ｓｃｅｎｅ３）

图 １４　交叉飞行速度解脱（场景 ４）

Ｆｉｇ．１４　Ｓｐｅｅｄｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｆｏｒｃｒｏｓｓｔｒａｃｋｏｆｆｌｉｇｈｔ（Ｓｃｅｎｅ４）
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表 ３　飞行状态改变点
Ｔａｂｌｅ３　Ｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｃｈａｎｇｅｐｏｉｎｔ

场景 冲突解脱点／ｋｍ 航迹恢复点／ｋｍ 切入原航迹点／ｋｍ

１ （７７８．４，２００，４．２） （９６０．８，２００，４．５） （９８３．２，２００，４．２）

２ （２００，２００，４．２） （２２６．５，２１１．３，４．２） （２５３，２００，４．２）

３ （７１．２，１００，４．２） （１１０．４，１００，４．５） （１３２．８，１００，４．２）

４ （８８．３，１２３．７，４．２）（１３２．８，１３５．６，４．２） （２００．１，１５３．６，４．２）

而且经过计算，采取高度策略对航程的改变几乎

可以忽略不计，仅在航向解脱过程中会带来航程

的增加，比如场景 ２中解脱后的航程与原计划航
程相比，增加了 ４．４ｋｍ，但是对于整个飞行任务
来说，这是可以接受的。

６　结　论

本文提出了一种适用于两架飞机的冲突解脱

和恢复算法。给定关于这两架飞机的情况以及位

置和速度矢量的一些合理假设，该算法将提出一

种对自己飞机的机动选择，每个机动包括一个解

脱轨迹和一个恢复轨迹，同时在整个过程中与入

侵者保持安全间隔。然后对问题进行了严格的数

学描述，并证明了算法的有效性。详细展示了

“高度解脱”、“速度解脱”和“航向解脱”３种策
略，也就是说，对于算法中的冲突解脱，只有对应

的航向、速度或高度可以改变，其他参数保持不

变，航迹恢复也是如此。最后通过仿真分析验证

了该方法的有效性，模型简单可靠，为飞行冲突提

供了探测与解脱方法，并具体给出飞行过程中的

冲突解脱（探测）点和航迹恢复点的位置。该方

法的提出不仅能够帮助管制员进行飞行冲突调

配，同时也能辅助飞行员对于飞行冲突解脱作出

决策。
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ｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｗｉｔｈｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ：ＡＩＡＡ２００２

４４４５［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００２．

［８］李雄，徐肖豪，朱承元．基于几何算法的空中交通改航路径

规划［Ｊ］．系统工程，２００８，２６（８）：３７４０．

ＬＩＸ，ＸＵＸＨ，ＺＨＵＣＹ．Ａｉｒｔｒａｆｆｉｃｒｅｒｏｕｔｅｐｌａｎｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎ

ｇｅｏｍｅｔｒｙａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００８，２６（８）：３７

４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＢＥＲＧＪＶＤ，ＬＩＮＭ，ＭＡＮＯＣＨＡＤ．Ｒｅｃｉｐｒｏｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａ

ｃｌｅｓｆｏｒｒｅａｌｔｉｍｅｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｃ］∥２００８ＩＥＥＥＩｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００８：１９２８１９３５．

［１０］ＢＥＲＧＪＶＤ，ＧＵＹＳ，ＬＩＮＭ，ｅｔａｌ．Ｒｅｃｉｐｒｏｃａｌｎｂｏｄｙｃｏｌｌｉｓｉｏｎ

ａｖｏｉｄａｎｃｅ［Ｃ］∥Ｔｈｅ１４ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍＩＳＲＲ．Ｂｅｒ

ｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１１：３１９．

［１１］ＤＵＲＡＮＤＮ，ＢＡＲＮＩＥＲＮ．ＤｏｅｓＡＴＭｎｅｅｄｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｃｏｏｒｄｉ

ｎａｔｉｏｎ？Ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｃｏｎｆｌｉｃｔｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｉｎａｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ

ｓｐｅｅｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｃ］∥１１ｔｈＵＳＡ／ＥＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＭａｎａｇｅｍｅｎｔ

Ｒ＆ＤＳｅｍｉｎａｒ，２０１５．

［１２］ＡＬＬＩＧＮＯＬＣ，ＢＡＲＮＩＥＲＮ，ＤＵＲＡＮＤＮ，ｅｔａｌ．Ａｓｓｅｓｓｉｎｇｔｈｅ

ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆａＵＡＳｄｅｔｅｃｔ＆ａｖｏｉｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥１２ｔｈＵＳＡ／

ＥｕｒｏｐｅＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＭａｎａｇｅｍｅｎｔＲ＆ＤＳｅｍｉｎａｒ，２０１７．

［１３］杨秀霞，周硙硙，张毅．基于速度障碍圆弧法的 ＵＡＶ自主避

障规划研究［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１７，３９（１１）：

１６８１７６．

ＹＡＮＧＸＸ，ＺＨＯＵＷ Ｗ，ＺＨＡＮＧＹ．Ａｕｔｏｍａｔｉｃｏｂｓｔａｃｌｅ

ａｖｏｉｄａｎｃｅｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒＵＡＶ ｂａｓｅｄｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａｃｌｅａｒｃ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，３９

（１１）：１６８１７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］杨秀霞，张毅，周硙硙．一种动态不确定环境下 ＵＡＶ自主避

障算法［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１７，３９（１１）：２５４６

２５５２．

ＹＡＮＧＸ Ｘ，ＺＨＡＮＧ Ｙ，ＺＨＯＵ Ｗ Ｗ．Ａｕｔｏｍａｔｉｃｏｂｓｔａｃｌｅ

ａｖｏｉｄａｎｃｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒＵＡＶｉｎｄｙｎａｍｉｃｕｎｃｅｒｔａｉｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，３９（１１）：

２５４６２５５２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］蒋旭瑞，吴明功，温祥西，等．基于合作博弈的多机飞行冲突

解脱策略［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１８，４０（１１）：２４８２

２４９０．

ＪＩＡＮＧＸＲ，ＷＵＭＧ，ＷＥＮＸＸ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｆｌｉｃｔｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆ

ｍｕｌｔｉａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇａｍｅ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，４０（１１）：２４８２２４９０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］吴明功，王泽坤，温祥西，等．飞行冲突解脱的几何优化模型

［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１９，４１（４）：８６３８６９．

ＷＵＭＧ，ＷＡＮＧＺＫ，ＷＥＮＸＸ，ｅｔａｌ．Ａｉｒｃｒａｆｔｃｏｎｆｌｉｃｔｒｅｓｏ

ｌｕｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｇｅｏｍｅｔｒｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１９，４１（４）：８６３８６９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

　作者简介：

　王泽坤　男，硕士研究生。主要研究方向：冲突探测与解脱。

吴明功　男，教授，硕士生导师。主要研究方向：空中交通管

理、管制指挥与安全。

温祥西　男，博士，讲师。主要研究方向：冲突探测与解脱。

蒋旭瑞　男，硕士。主要研究方向：冲突探测与解脱。

高阳阳　男，硕士。主要研究方向：航空兵指挥自动化。

Ｆｌｉｇｈｔｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｒｅｃｏｖｅｒｙｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎ
ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａｃｌｅｍｅｔｈｏｄ

ＷＡＮＧＺｅｋｕｎ１，２，ＷＵＭｉｎｇｇｏｎｇ１，２，ＷＥＮＸｉａｎｇｘｉ１，２，，ＪＩＡＮＧＸｕｒｕｉ３，ＧＡＯＹａｎｇｙａｎｇ４

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

２．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｌｌｉｓｉｏｎＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

３．Ｕｎｉｔ９４１１６ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｈｅｔｉａｎ８４８０００，Ｃｈｉｎａ；　４．Ｕｎｉｔ９３１７５ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ１３００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｇｅｏｍｅｔｒｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａｃｌｅｍｅｔｈｏｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅ
ｐｒｏｂｌｅｍｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｒｅｃｏｖｅｒｙ．Ｗｅｇａｖｅａｒｉｇｏｒｏｕｓｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｐｒｏｂｌｅｍ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｓｐｅｅｄｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ，ｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎ
ｔｙｐｅａｎｄｗｈｅｔｈｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｅａｃｈｒｅｌｅａｓｅｓｔｒａｔｅｇｙａｒｅｍｅｔａｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｓｏｌｕ
ｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｉｓａｄｏｐｔｅｄ．Ａｆｔｅｒｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｗａｓｒｅｓｏｌｖｅｄ，ｔｈｅｐｌａｎｅｒｅｓｕｍｅｄｉｔｓｆｌｉｇｈｔｏｎｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｒｏｕｔｅ．
Ｔｈｅｍｏｄｅｌｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｓｏｌｖｅｆｌｉｇｈｔｃｏｌｌｉｓｉｏｎｔｈｒｏｕｇｈｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｄｅｒｉｖａｔｉｏｎ．Ｉｎａｄｄｉ
ｔｉｏｎ，ｔｈｅｔｒａｃｋｒｅｃｏｖｅｒｙｐｏｉｎｔａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｌｖｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｎｖｏｌｖｅｄａｒｅｇｉｖｅｎｉｎｄｅｔａｉｌ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｉｎｔｈｅ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｈｏｏｓｅｓｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｌｙａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｅｎｅｓ．
Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｓｉｍｐｌｅａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ａｎｄｔｈｅｔｒａｃｋｒｅｃｏｖｅｒｙｒｅｄｉｒｅｃｔｓｔｈｅｏｗｎｅｒｓｈｉｐｔｏｉｔｓ
ｏｒｉｇｉｎａｌｔａｒｇｅｔｗａｙｐｏｉｎｔｗｉｔｈｏｕｔｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｎｅｗｆｌｉｇｈｔｃｏｌｌｉｓｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｂｓｔａｃｌｅｓ；ａｉｒｔｒａｆｆｉｃｃｏｎｔｒｏｌ；ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ；ｔｒａｃｋｒｅｃｏｖｅｒｙ；
ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０４１６１７：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４１５．１０２３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１８０１２２１）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｌａｎｉｎＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅｏｆ

Ｃｈｉｎａ（２０１８ＪＱ７００４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｘｘａｊｙ＠１６３．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｌｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ７

　收稿日期：２０１８１１１９；录用日期：２０１９０２０２；网络出版时间：２０１９０２２８１１：００
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２６．０９１６．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｓｘｊａａ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ

　引用格式：史贤俊，王康，肖支才，等．面向复杂系统的三维Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（７）：
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　　摘　　　要：针对当前复杂的系统结构，现有基于装备整机系统测试性先验信息的测试性验证
方法难以适用，基于分系统测试性先验信息的测试性验证方法不能系统有效地处理先验信息，导致
测试性验证结果可信度不高的问题，提出一种面向复杂系统的三维
Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型。该模型能充分运用装备各层级结构中所蕴含的条件独立性，有
效降低构建 Ｂａｙｅｓ网络模型的复杂度，同时能融合装备各层级单元的先验信息。通过给出的
三维 Ｂａｙｅｓ网络的条件概率学习方法及 Ｇ／ＭＨ算法，由底层单元数据通过模型逐步向上融
合，得到顶层测试性指标的后验分布，进一步利用顶层后验分布求取故障样本量。结果表明：

该模型能充分考虑复杂系统的系统结构及各层级单元先验信息，并能通过模型推理得到的指

标后验分布达到有效减少测试性验证故障样本量的目的。

关　键　词：先验信息；测试性验证；复杂系统；三维 Ｂａｙｅｓ网络；Ｇ／ＭＨ算法；故障样
本量

中图分类号：Ｖ２４０．２；ＴＪ０６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３０３１１

　　为了达到规定的测试性要求，在装备投入使
用之初需对其开展测试性验证

［１］
。如何利用测

试性先验信息缩短测试性验证周期，降低故障样

本量，并提高测试性评估结论的置信度，就显得尤

为重要。

现有测试性验证方案通常依据相关国内外军

用标准
［２４］
来制定。文献［５］分析总结了国内外

军用标准中给出的测试性验证方法缺乏普适性和

可操作性，指出应该制定测试性验证专用标准。

文献［６］对比分析了正态分布、二项分布等模型
的优缺点及其适用性，同时表明二项分布模型较

之其他模型的优势。以上方法及标准确定的测试

性验证方案往往需要较大的故障样本量和较长的

试验周期，工程应用中难以实现。为此国内外研

究学者考虑如何将测试性验证前的先验信息应用

到测试性验证方法中，以达到降低故障样本量、缩

短验证周期的问题。文献［７８］提出了一种基于
研制阶段的成败型数据的等效折合方法，重新确

定了测试性验证试验方案，较之传统验证方案明

显降低故障样本量。文献［９］综合考虑了弃真和
采伪２类风险损失，提出了基于 Ｂａｙｅｓ理论的测
试性验证试验方案。以上研究中需采用的先验信

息均来源于整机系统自身的历史试验数据，但由

于装备系统复杂导致验证组织困难、费用高昂，所

以整机系统自身的先验信息缺乏，现阶段基于装

备整机系统测试性先验信息的测试性验证方法适

用性不强，针对此问题，研究人员关注到构成整机

系统的分系统或单机包含大量先验信息，通过这

些先验信息可以确定整个系统的测试性先验水

平，进而确定基于分系统先验信息的测试性验证

试验方法。文献［１０］以故障检测率为指标提出
了利用研制阶段分系统先验信息，并基于 Ｂａｙｅｓ

qwqw
新建图章
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最大后验风险准则给出了制定系统测试性验证方

案的新方法。文献［１１］在传统 Ｂａｙｅｓ评估方法的
基础上建立了综合利用历史试验信息和现场试验

数据等先验信息的测试性 Ｂａｙｅｓ评估模型，较之
经典评估方法给出较高置信度的测试性评估结

论。文献［１２］提出了基于验前信息的复杂设备
的 Ｂａｙｅｓ测试性验证试验方法，先将各先验信息
进行融合，再建立成败型装备测试性验证试验方

案的 Ｂａｙｅｓ决策模型，通过实例证明，该方案较之
经典方案能减少故障样本量。以上研究中虽然考

虑了先验信息，但仍存在对先验信息处理的有效

性和局限性，降低使用可信度。

随着现代工业、科技水平的迅猛发展，武器装

备系统结构越来越复杂，按照测试性设计与分析

需求可划分为系统、分系统、外场可更换单元

（ＬＲＵ）、内场可更换单元（ＳＲＵ）、模块、子模块、
元件和故障模式等不同层级

［１３］
，在实际工程应用

中，各层级单元的先验信息是多样的且容易获

得
［１４］
，并且是从下层逐步向上层表征的，充分运

用各层级所包含的先验信息。本文提出了一种三

维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型，旨在根据复杂装
备系统层次划分原则，用层次化和模块化方法构

建 Ｂａｙｅｓ网络。同时基于复杂系统所确定的三维
网络结构，提出三维 Ｂａｙｅｓ网络的条件概率学习
方法，实现对 Ｂａｙｅｓ网络的概率赋值，并结合给出
的 Ｇ／ＭＨ算法验证其能充分融合各层级先验信
息，以及能有效减少故障样本量。

１　三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型
１．１　传统 Ｂａｙｅｓ网络模型

Ｂａｙｅｓ网络模型作为不确定性信息和知识的
处理工具

［１５］
，遵循经典 Ｂａｙｅｓ概率理论，使用统

一的联合分布作为知识表示形式，同时利用结构

中存在的条件独立性有效解决确定联合概率分布

的组合爆炸难题（ＮＰｈａｒｄ问题）。传统 Ｂａｙｅｓ网
络模型定义如下。

定义１　Ｂａｙｅｓ网络。一个Ｂａｙｅｓ网络可以表
示为 Ｂ＝〈Ｇ，Ｐ〉，其中包含网络结构 Ｇ和条件概
率 Ｐ两部分。

１）Ｇ＝〈Ｖ，Ｅ〉表示有向无环图（ＤｉｒｅｃｔｅｄＡｃｙ
ｃｌｉｃＧｒａｐｈ，ＤＡＧ），其中 Ｖ表示节点集合，Ｖ中的
元素代表变量，Ｅ表示有向边的集合，代表变量间
的关联关系。

２）Ｐ表示条件概率分布（ＣｏｎｄｉｔｉｏｎａｌＰｒｏｂａ
ｂｉｌｉｔｙＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ，ＣＰＤ）。Ｂａｙｅｓ网络中每一个节
点都包含一个条件概率分布，通过条件概率分布

的注释，可以在模型中表达局部条件的依赖性。

假设 Ｂａｙｅｓ网络中节点集合 Ｖ＝｛Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ｝，

对每个节点 Ｘｉ及其父节点 ｐａ（Ｘｉ）均对应一个条
件概率分布表（随机变量为离散情形）或条件概

率分布函数（随机变量为连续情形），以离散情形

为例：

Ｐ（Ｖ）＝∏
ｎ

ｉ＝１
Ｐ（Ｘｉ ｐａ（Ｘｉ）） （１）

而 Ｂａｙｅｓ网络参数学习是指从样本数据中估
计条件概率 Ｐ（Ｘｉ ｐａ（Ｘｉ））。

Ｂａｙｅｓ网络的建立一般分为３个步骤：①根据
问题域的特点和经验，确定网络节点及其取值状

态；②根据经验或通过数据学习确定网络结构；
③根据经验或数据学习为每个节点确定条件概率
分布。

根据以上传统 Ｂａｙｅｓ网络定义及 Ｂａｙｅｓ网络
建立步骤，若采用传统 Ｂａｙｅｓ网络构建测试性验
证模型，在网络结构方面，由于武器装备系统复杂

的结构，会增加构建 Ｂａｙｅｓ网络模型的复杂度，同
时会导致所建立的 Ｂａｙｅｓ网络结构的准确性无法
保证；在条件概率方面，由于所建立的 Ｂａｙｅｓ网络
模型不能充分反映出武器装备各层次结构中蕴含

的条件独立性，从而增加概率推理计算的复杂度。

因此，对于复杂装备系统而言，采用传统 Ｂａｙｅｓ方
法构建测试性验证模型无法保证构建模型网络结

构的准确性，同时也无法降低推理的复杂度。

结合定义 １中 Ｂａｙｅｓ网络建立原则和步骤，
并根据装备纵向结构和横向结构层次化划分的特

征，同时考虑问题域中包含的先验知识未能充分

利用，给出一种三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性模型的定
义，旨在充分运用复杂系统的纵向结构信息和横

向结构信息，以及各结构中各组成单元所蕴含的

先验信息。

１．２　模型建立
在给出三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型定义

前，首先给出组成网络模型的几个基本要素。

定义２　层次节点。将构成三维 Ｂａｙｅｓ网络
的节点变量称之为层次节点，记为 Ｎｉｘ，ｙ，ｚ，其中 ｘ、
ｙ、ｚ表示三维 Ｂａｙｅｓ网络的三维坐标，且 ｘ，ｙ，ｚ∈
Ｎ，同时 ｉ＝Ⅰ，Ⅱ，Ⅲ表示层次节点的 ３种类型，
具体解释如下：

１）ｘ轴表示层次划分维，ｙ轴表示输入因子
维，ｚ轴表示层级划分维。ｚ轴所表示的层级划分
数由系统纵向结构（即复杂武器装备系统层级划

分）所决定，若 ｚ＝０，１，…，ｎ，则层级划分数为 ｎ＋
１；ｘ轴所表示的层次划分数由系统横向结构（即

４０３１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ７期 史贤俊，等：面向复杂系统的三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型

复杂武器装备各层级单元自身逻辑关联的层次划

分）所决定，若 ｘ＝０，１，…，ｍ，则层次划分数为
ｍ＋１；ｙ轴所表示的输入因子数由系统纵向结构
和横向结构共同决定（即确定同一层级同一层次

所包含的层次节点数）。

２）ｉ＝Ⅰ时，表示层次节点 ＮＩｘ，ｙ，ｚ无父节点；

ｉ＝Ⅱ时，表示层次节点 ＮⅡｘ，ｙ，ｚ仅有上层父节点；ｉ＝

Ⅲ时，表示层次节点 ＮⅢｘ，ｙ，ｚ至少具有本层父节点。
根据定义２，进一步可以得到：所有层次节点

的集合记为 Ｈ＝｛Ｎｉｘ，ｙ，ｚ ｘ，ｙ，ｚ∈Ｎ｝，构成三维
Ｂａｙｅｓ网络的所有网络节点；则每一层的层次节
点的集合记为 Ｈ ｚ＝ｌ（ｌ∈Ｎ且 ０≤ｌ≤ｎ），表示
ｚ＝ｌ时层次节点的集合，并约定 Ｈ ｚ＝０所在平面
为第１层，Ｈ ｚ＝ｌ所在平面为第 ｌ＋１层。

定义３　层级。将三维 Ｂａｙｅｓ网络任一层所
包含的层次节点集、有向边集、层次节点输入集和

层次节点输出集构成的四元组称之为层级，记为

Ｈｚ＋１∶Ｈｚ＋１＝〈Ｈ ｚ，Ｅ，ＡＩ，ＡＯ〉，具体解释如下：
１）给定 ｚ时，Ｈｚ＋１表示第 ｚ＋１层级，Ｈ ｚ则表

示给定 ｚ时层次节点的集合，构成第 ｚ＋１层级的
层次节点集合。

２）Ｅ表示Ｈｚ＋１中有向边的集合，记为Ｈｚ＋１∶Ｅ，

对于 Ｈ ｚ中任意２个层次节点 Ｎｉｘ１，ｙ１，ｚ和 Ｎ
ｉ
ｘ２，ｙ２，ｚ，若

存在 Ｎｉｘ１，ｙ１，ｚ指向 Ｎ
ｉ
ｘ２，ｙ２，ｚ的有向边，表示为 Ｎ

ｉ
ｘ１，ｙ１，ｚ→

Ｎｉｘ２，ｙ２，ｚ，则类比于定义１，称 Ｎ
ｉ
ｘ１，ｙ１，ｚ为 Ｎ

ｉ
ｘ２，ｙ２，ｚ的父层

次节点。

３）ＡＩ表示 Ｈｚ＋１中层次节点集 Ｈ ｚ的 ｎｚ＋１个

输入组成的集合，记为 ＡＩ {＝ ∪
ｎｚ＋１

ｉ＝１
Ｉ}ｉ ，其中的每个

变量 Ｉｉ∈ＡＩ都包含一个定义域 Ｄ（Ｉｉ）和一个值域
Ｒ（Ｉｉ），且 Ｄ（Ｉｉ）Ｈ ｚ。

４）ＡＯ表示 Ｈｚ＋１中层次节点集 Ｈ ｚ的 ｍｚ＋１个

输出组成的集合，记为 ＡＯ {＝ ∪
ｍｚ＋１

ｊ＝１
Ｏ }ｊ ，其中的每

个变量 Ｏｊ∈ＡＯ都包含一个定义域 Ｄ（Ｏｊ）和一个
值域 Ｒ（Ｏｊ），且 Ｄ（Ｏｊ）Ｈ ｚ。

根据定义３，进一步可以得到：
１）若一些层次节点组成的集合 Ｈｘ＋１Ｈ ｚ在

Ｈｚ＋１中无父层次节点，即在该层级不存在其他层
次节点指向该集合中任意一个层次节点，则集合

Ｈｘ＋１称为 Ｈｚ＋１层级中第 １层次节点集，并约定符

号 Ｈ１ ｘ＝０表示 Ｈｚ＋１层级的第１层次节点集。进

一步，Ｈｘ＋１ ｘ表示随 ｘ的取值变化反映 Ｈｚ＋１层级
的层次划分数及相应层次的层次节点集，且

Ｈｘ＋１ ｘ＝ｈ表示 ｐａ（Ｈｘ＋１ ｘ＝ｈ＋１）＼ｐａ（Ｈｘ＋１ ｘ＝

ｈ）的层次节点集合，即保证 Ｈｘ＋１ ｘ＝ｈ去掉其下
层所有层次节点之后无父层次节点。

２）为规范化表示，选取Ｈｚ＋１层级中第Ｈ
ｘ＋１ ｘ层

次中任一节点 Ｎｉｘ，ｙ，ｚ∈（Ｈｚ＋１ ∶Ｈ
ｘ＋１ ｘ），将每一

层级每一层次所选节点构成集合，并令 ｙ

{
＝０∶

∪
ｍ

ｘ＝０
∪
ｎ

ｚ＝０
（Ｎｉｘ，ｙ，ｚ∈（Ｈｚ＋１：Ｈ

ｘ＋１ ｘ）） ｙ }＝０ ，其余各

节点按各层级各层次 ｙ的取值依次排序。按规范
化排序之后，ｙ轴各层次节点在同一层级同一层
次维下相互独立，则 ｙ的取值反映 Ｈｚ＋１层级中第

Ｈｘ＋１ ｘ层次中的层次节点数量。

定义４　输入模块。将所有层级中ＡＩ所包含
变量的值域的集合称之为输入模块，记为：ＩＭ

{
＝

∪
ｎ

ｚ＝０
（Ｈｚ＋１ ∶Ｒ（ＡＩ }）） ，其中 Ｈｚ＋１∶Ｒ（ＡＩ）表示

Ｈｚ＋１层级下 ＡＩ所包含每个变量的值域的集合。

定义５　输出模块。将所有层级中 ＡＯ所包
含变量的值域的集合称之为输出模块，记为：

ＯＭ {＝ ∪
ｎ

ｚ＝０
（Ｈｚ＋１∶Ｒ（ＡＯ }）） ，其中 Ｈｚ＋１∶Ｒ（ＡＯ）

表示 Ｈｚ＋１层级下 ＡＯ 所包含每个变量的值域的
集合。

定义６　数据处理模块。将三维 Ｂａｙｅｓ网络
中所有层级内数据处理单元 Ｄｚ＋１Ｉ 和相邻层级间

数据处理单元 Ｄｚ＋１→ｚ＋２Ｂ 的集合称之为数据处理模

块，记为：ＤＭ {＝ ∪
ｎ

ｚ＝０
（Ｄｚ＋１Ｉ ∪Ｄｚ＋１→ｚ＋２Ｂ }） ，用于处

理层级内和层级间信息融合及存储不同数据形

式，具体解释如下：

１）层级内数据处理单元 Ｄｚ＋１Ｉ 用来处理本层

输入 Ｈｚ＋１∶Ｒ（ＡＩ）信息并存储。

２）相邻层级间数据处理单元 Ｄｚ＋１→ｚ＋２Ｂ 用来

处理第 ｚ＋１层输出 Ｈｚ＋１∶Ｒ（ＡＯ）信息，并传递给
上层输入模块。

定义７　层级间有向边集。将所有相邻层级
间层次节点之间的有向边构成的集合称之为层级

间有向边集，记为 Ｅ→，并记符号 Ｎ
ｉ
ｘ，ｙ，ｚ Ｅ→表示与

层次节点 Ｎｉｘ，ｙ，ｚ有层级间有向边连接的层次节
点集。

Ｅ→是连接各层级使网络形成有向无环图的
关键因素，由复杂装备系统的层级划分所确定，同

时表明了网络的信息流向。

由定义２～定义７，结合传统 Ｂａｙｅｓ网络的定
义，可以得到三维 Ｂａｙｅｓ网络模型的定义如下。

定义 ８　三维 Ｂａｙｅｓ网络模型。一个三维

５０３１



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　

Ｂａｙｅｓ网络模型包含层次节点、层级、输入模块、
输出模块、数据处理模块、层级有向边集及条件概

率分布，表示为 ＝［Ｇ ，Ｐ ］，其中 Ｇ ＝

∪
ｎ

ｚ＝０
Ｈｚ＋１，Ｅ→ ，Ｐ ＝〈Ｐ，ＩＭ，ＯＭ，ＤＭ〉。

Ｇ 中∪
ｎ

ｚ＝０
Ｈｚ＋１表示三维 Ｂａｙｅｓ网络的所有层

级，同时涵盖了所有的层次节点，类比于定义 １，

则∪
ｎ

ｚ＝０
Ｈｚ＋１和 Ｅ→构成三维 Ｂａｙｅｓ网络 的有向无

环图。Ｐ 中 Ｐ表示各层次节点的条件概率分布，
ＩＭ、ＯＭ、ＤＭ则表示对网络信息的处理及存储，故
Ｐ 完整地构成了三维 Ｂａｙｅｓ网络的条件概率
分布。

至此，依据复杂装备系统的纵向和横向层次

性结构完成了三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型的
构建。

２　融合先验信息的推理方法

２．１　先验信息的处理原则
对于复杂系统而言，大量可信的先验信息是

保证融合推理可信度的重要保证。当前可用于测

试性验证的先验信息具备多层级、多阶段及多来

源的特点，从层级上可划分为单元级、ＳＲＵ级、
ＬＲＵ级、分系统级及系统级信息，从阶段上可划
分为摸底试验信息和增长试验信息等，从来源上

可划分为实物试验信息、专家经验信息及虚拟试

验信息等。充分利用这些先验信息，能很大程度

上弥补当前复杂装备系统实物试验信息的不足，

在确保装备质量和控制装备成本的前提条件下，

能有效降低测试性验证所需故障样本量。

上述多层级、多阶段及多来源的先验信息从

信息类型上总体可划分为３类：成败型信息、点估
计型信息及区间估计型信息，导致先验信息的形

式不一，不利于先验信息的融合处理。针对该问

题，结合测试性验证的特性，通过对先验信息进行

一定方式的折合，转化为统一的信息类型———成

败型数据（Ｎ′，Ｆ′）进行表示。当前对于不同类型
的先验信息的折合处理方式有大量文献进行了研

究，本文主要研究模型建立及推理，对于先验信息

处理不再赘述，具体折合方案参见文献［１４］进行
的相关研究，后续数据均采用文献［１４］所述方法
进行了相应处理，确保先验信息的合理有效性，增

加后续融合推理的可信度。

２．２　三维 Ｂａｙｅｓ网络的融合推理算法
考虑到三维 Ｂａｙｅｓ网络的结构确定是依据复

杂装备的结构特性所决定的，在对装备层级进行

划分时通过系统纵向结构及横向结构进行确定，

故结构学习是基于装备 ＦＭＥＣＡ进行分析。下面
主要推导三维 Ｂａｙｅｓ网络的概率学习方法。
２．２．１　层级内三维 Ｂａｙｅｓ网络的概率学习方法

１）对于层次节点 ＮＩｘ，ｙ，ｚ，由于其无父层次节

点，仅含自身先验，直接将其先验信息转化为先验

分布，一般取为贝塔分布 Ｂｅｔａ（α，β）（二项分布的
共轭先验分布）。

Ｂｅｔａ（ｐ；α，β）＝ Γ（α＋β）
Γ（α）Γ（β）

ｐα－１（１－ｐ）β－１ （２）

式中：ｐ为故障检测率（ＦａｕｌｔＤｅｔｅｃｔＲａｔｅ，ＦＤＲ）；
α、β称为超参数。

结合节点的成败型测试性试验数据 Ｘ＝（Ｎ′，
Ｆ′），根据 Ｂａｙｅｓ理论，可以得到 ＦＤＲ的后验分布
π（ｐＸ）为
π（ｐＸ）＝Ｂｅｔａ（ｐ；α＋Ｎ′－Ｆ′，β＋Ｆ′） （３）

２）对于层次节点 ＮⅢｘ，ｙ，ｚ，由于其至少具有本
层父层次节点，考虑仅含有本层父层次节点的情

形。用 ｐａ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ）表示层次节点 Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ所有父节点

的集合，则 Ｐ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ ｐａ（Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））表示层次节点

ＮⅢｘ，ｙ，ｚ在给定其父节点集合时的条件概率分布，
且有

Ｐ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ，ｐａ（Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））＝

　　Ｐ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ ｐａ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ））Ｐ（ｐａ（Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ）） （４）

基于式（４），Ｐ（ｐａ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ））仍可以递归分解，
一旦获得其联合概率分布，则任一节点的边缘概

率分布可以表示为

Ｐ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ）＝∫ｐａ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ）Ｐ（Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ，ｐａ（Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ）） （５）

２．２．２　层级间三维 Ｂａｙｅｓ网络的概率学习方法
１）对于层次节点 ＮⅡｘ，ｙ，ｚ，由于其仅有上层级

父层次节点，按照规范化表示则层次节点 ＮⅡｘ，ｙ，ｚ必
位于第 Ｈｚ＋１层级第１层次上，即ｘ＝０。与２．２．１节

相似，为求得层次节点 ＮⅡｘ，ｙ，ｚ的边缘概率密度分
布，需首先求取式（６）的联合概率分布：
Ｐ（ＮⅡｘ，ｙ，ｚ，ｐａ（Ｎ

Ⅱ
ｘ，ｙ，ｚ））＝

　　Ｐ（ＮⅡｘ，ｙ，ｚ ｐａ（ＮⅡｘ，ｙ，ｚ））Ｐ（ｐａ（Ｎ
Ⅱ
ｘ，ｙ，ｚ）） （６）

式中：Ｐ（ＮⅡｘ，ｙ，ｚ ｐａ（Ｎ
Ⅱ
ｘ，ｙ，ｚ））的分布获取取决于上

层与之有有向边连接的层次节点集 ＮⅡｘ，ｙ，ｚ Ｅ→的

输出集 Ｈｚ＋２∶Ｒ（ＡＯ）（Ｎ
Ⅱ
ｘ，ｙ，ｚ Ｅ→）；Ｐ（ｐａ（Ｎ

Ⅱ
ｘ，ｙ，ｚ））

的分布则取决于层次节点 ＮⅡｘ，ｙ，ｚ的自身先验信息
输入 Ｂｅｔａ（α，β）所共同决定。进而通过联合概率
分布能够逐步确定层次节点 ＮⅡｘ，ｙ，ｚ的边缘概率
分布。
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２）对于层次节点 ＮⅢｘ，ｙ，ｚ，考虑既有上层父层
次节点又有本层父层次节点时，为求取层次节点

ＮⅢｘ，ｙ，ｚ的条件概率分布，则需求取式（７）所示联合
概率分布：

Ｐ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ，ｐａ（Ｈｚ＋２∶Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ），ｐａ（Ｈｚ＋１∶Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））＝

　　Ｐ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚ ｐａ（Ｈｚ＋１：Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ），ｐａ（Ｈｚ＋２∶Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））·

　　Ｐ（ｐａ（Ｈｚ＋１∶Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））·Ｐ（ｐａ（Ｈｚ＋２∶Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））

（７）
式中：Ｐ（ｐａ（Ｈｚ＋２∶Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））取决于上层与之有有

向边连接的层次节点集 ＮⅢｘ，ｙ，ｚ Ｅ→的输出集
Ｈｚ＋２∶Ｒ（ＡＯ）（Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ Ｅ→）；Ｐ（ｐａ（Ｈｚ＋１∶Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））

取决于 层 次 节 点 ＮⅢｘ，ｙ，ｚ的 自 身 先 验 输 入 集；

Ｐ（ＮⅢｘ，ｙ，ｚｐａ（Ｈｚ＋１∶Ｎ
Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ），ｐａ（Ｈｚ＋２∶Ｎ

Ⅲ
ｘ，ｙ，ｚ））则由

上述共同所确定。

至此，即给出了三维 Ｂａｙｅｓ网络的概率学习
方法，使模型能够融合先验信息进行推理。

３　案例分析
３．１　模型建立

以某型导弹飞控系统为研究对象，纵向结构

包括６个 ＬＲＵ模块：电缆网络、总线网络、弹上计
算机、惯测组合、舵等效器及综合控制器。考虑简

单情形，在此假设 ６个 ＬＲＵ模块之间无相互影
响。其中，惯测组合包括 ３个 ＳＲＵ模块：线加速
度测量组合、角速度测量组合和二次电源。弹上

计算机包括２个 ＳＲＵ模块：信息处理电路及弹机
供电。实际上，与综合控制器横向具备信号交互

的部件较多，加上考虑 ＬＲＵ模块间无相互影响，
现仅考虑地面测试设备对综合控制器的影响，

故根据以上对某型导弹飞控系统纵向和横向结

构划分，飞控系统的三维 Ｂａｙｅｓ网络模型如图 １
所示。

在飞控系统开展系统级测试性验证试验前，

每个 ＬＲＵ和 ＳＲＵ都开展了相应的摸底试验，这
些试验产生的数据都可以作为三维 Ｂａｙｅｓ网络的
先验信息。以各 ＬＲＵ和 ＳＲＵ的测试性实物试验
数据作为三维 Ｂａｙｅｓ网络模型的先验信息，通过
给出的三维 Ｂａｙｅｓ网络的融合推理算法对 ＬＲＵ
级和 ＳＲＵ级的试验数据进行融合，得到系统测试
性指标———ＦＤＲ的后验分布并进行试验方案的
制定。系统级的故障检测试验数据如表 １所示，
各 ＬＲＵ和 ＳＲＵ的故障检测试验数据如表 ２和
表３所示，ＬＲＵ层级中综合控制器横向联系地面
测试设备测试试验数据如表４所示。

结合表１～表 ４数据，假设每个部件的试验
故障数目服从 Ｂｉｏｎｍｉａｌ（ｍｉ，ｐｉ），ｍｉ为每个部件所
进行的试验次数，ｐｉ为相应的成功检测概率，并假
设所有不具备父层次节点的 ｐｉ来自一个具有参
数 Ｋε和 Ｋ（１－ε）的 Ｂｅｔａ分布，即
π（ｐｉ Ｋ，ε）～Ｂｅｔａ（Ｋε，Ｋ（１－ε）） （８）

图 １　飞控系统三维 Ｂａｙｅｓ网络模型
Ｆｉｇ．１　ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＢａｙｅｓｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ
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表 １　系统实物试验数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｔｅｓｔｄａｔａｏｆｓｙｓｔｅｍ

参数 故障样本量 失败次数

数值 １０ １

表 ２　ＬＲＵ实物试验数据

Ｔａｂｌｅ２　ＰｈｙｓｉｃａｌｔｅｓｔｄａｔａｏｆＬＲＵ

ＬＲＵ模块 故障样本量 失败次数

电缆网络 ５ ０

总线网络 ３ １

弹上计算机 ９ １

惯测组合 １４ ２

舵等效器 ８ １

综合控制器 ４ １

表 ３　ＳＲＵ实物试验数据

Ｔａｂｌｅ３　ＰｈｙｓｉｃａｌｔｅｓｔｄａｔａｏｆＳＲＵ

ＳＲＵ模块 故障样本量 失败次数

线加速度测量组合 ５ １

角速度测量组合 ５ １

二次电源 ４ ０

信息处理电路 ２ ０

弹机供电 ２ ０

表 ４　综合控制器检测试验数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｔｅｓｔｄａｔａｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

综合控制器 故障样本量 失败次数

地面测试１ ４ ０

地面测试２ ４ ０

式中：ε为 ｐｉ的先验均值，由于 ｐｉ的先验方差为
ε（１－ε）／（Ｋ＋１），故 Ｋ决定了 Ｂｅｔａ先验分布的
分散性，其中 Ｋ和 ε为随机变量。
３．２　模型推理及分析
３．２．１　模型推理

系统测试性指标 ＦＤＲ后验分布的确定步骤
流程如下：

步骤１　领域专家结合自身经验对各状态进
行打分评定，确定三维 Ｂａｙｅｓ网络各节点变量的
条件概率表（ＣｏｎｄｉｔｉｏｎａｌＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙＴａｂｌｅ，ＣＰＴ）。
假定层次节点 Ｎｉｘ，ｙ，ｚ＝ｋ（ｋ＝０，１），对应层次节点
故障不可检测和可检测 ２种状态，故系统（层次
节点 Ｎ（０，０，０））的测试 性 指 标 ＦＤＲ可 表 示 为
Ｐ（Ｎ（０，０，０）＝１）（其他节点 ＦＤＲ可类似表示），由
三维 Ｂａｙｅｓ网络的定义：
Ｐ（Ｎ（０，０，０），ｐａ（Ｎ（０，０，０）））＝
　　Ｐ（Ｎ（０，０，０） ｐａ（Ｎ（０，０，０）））Ｐ（ｐａ（Ｎ（０，０，０）））

（９）

式中：ｐａ（Ｎ（０，０，０））表示 Ｎ（１，０，１）、Ｎ（０，２，１）、Ｎ（０，３，１）、
Ｎ（０，４，１），Ｎ（０，５，１），Ｎ（０，６，１）六个层次节点，且它们相

互独立，故 Ｐ（ｐａ（Ｎ（０，０，０））可以根据自身先验信息
及其上层级父层次节点输出集获得，为了得到联

合概率分布，除需确定 Ｐ（Ｎ（０，０，０） ｐａ（Ｎ（０，０，０）））外，
Ｐ（Ｎ（１，０，１） ｐａ（Ｎ（１，０，１）））、Ｐ（Ｎ（０，２，１） ｐａ（Ｎ（０，２，１）））和
Ｐ（Ｎ（０，３，１） ｐａ（Ｎ（０，３，１）））亦需确定。领域专家结
合自身经验及通过打分评定，给出各状态的条件

概率分布如表 ５所示。表中：可检测部件数表示
相应层次节点取值为１的个数；Ｒ１～Ｒ１４表明相应
概率的先验分布为均匀分布。基于此便可实现三

维 Ｂａｙｅｓ网络的概率推理。
表 ５　各状态条件概率

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｅａｃｈｓｔａｔｅ

可检测

部件数

层次节点

Ｎ（０，０，０） Ｎ（１，０，１）／Ｎ（０，２，１） Ｎ（０，３，１）

０ Ｒ１：Ｕ（０，０．２） Ｒ８：Ｕ（０，０．２） Ｒ１１：Ｕ（０，０．２）

１ Ｒ２：Ｕ（０．１，０．３） Ｒ９：Ｕ（０．６，０．８） Ｒ１２：Ｕ（０．４，０．６）

２ Ｒ３：Ｕ（０．３，０．５） Ｒ１０：Ｕ（０．８，１） Ｒ１３：Ｕ（０．７，０．９）

３ Ｒ４：Ｕ（０．５，０．６） Ｒ１４：Ｕ（０．９，１）

４ Ｒ５：Ｕ（０．６，０．８）

５ Ｒ６：Ｕ（０．８，０．９）

６ Ｒ７：Ｕ（０．９，１）

　　步骤２　三维 Ｂａｙｅｓ网络层级内信息融合推
理。由于本例仅 ＬＲＵ层级存在层级内信息融合，
即第二层级 Ｄ２Ｉ数据处理单元对 Ｎ（０，０，１）、Ｎ（０，１，１）及
Ｎ（１，０，１）进行概率推理，将融合后的信息更新后赋
予层次节点 Ｎ（１，０，１）的输出模块；相应更新三维
Ｂａｙｅｓ网络的输入模块 ＡＩ。基于二项似然函数和
式（４），可以得到联合后验密度为

π（ｐ，Ｋ，ε（ｎｉ，ｘｉ）） [∝ Γ（Ｋ）
Γ（Ｋε）Γ（Ｋ（１－ε ]））

ｎ１

·

[　　 ∏
ｎ１

ｉ＝１
ｐｘｉ＋Ｋε－１ｉ （１－ｐｉ）

ｎｉ－ｘｉ＋Ｋ（１－ε）－ ]１ ·
[　　 ∏

ｎ

ｉ＝ｎ１

ｐｘｉｉ（１－ｐｉ）
ｎｉ－ｘ ]ｉ π（Ｋ，ε） （１０）

式中：ｐ＝（ｐ１，ｐ２，…，ｐｎ）；ｎｉ和 ｘｉ分别为各单元故
障样本量和故障成功检测次数；ｎ为层次节点总
数，这里 ｎ＝３；ｎ１为符合 Ｂｅｔａ（Ｋε，Ｋ（１－ε））分布
的层次节点数，这里 ｎ１＝２，为参数 ε和 Ｋ的联合
先 验 分 布。假 设 Ｋ ～Ｇａｍｍａ（α′，λ），ε～
Ｂｅｔａ（ａ，ｂ），故联合后验分布为

π（ｐ，Ｋ，ε（ｎｉ，ｘｉ）） [∝ Γ（Ｋ）
Γ（Ｋε）Γ（Ｋ（１－ε ]））

ｎ

·

[　　 ∏
ｎｉ

ｉ＝１
ｐｘｉ＋Ｋε－１ｉ （１－ｐｉ）

ｎｉ－ｘｉ＋Ｋ（１－ε）－ ]１ ·
[　　 ∏

ｎ

ｉ＝ｎ１

ｐｘｉｉ（１－ｐｉ）
ｎｉ－ｘ ]ｉ Ｋａ－１ｅ－λＫεａ－１（１－ε）ｂ－１

（１１）

８０３１
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　第 ７期 史贤俊，等：面向复杂系统的三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型

为了求解上述模型，结合 ＭＨ算法和 Ｇｉｂｂｓ
抽样的 ＭＣＭＣ方法（Ｇ／ＭＨ算法），求解这一局
部层次模型。Ｇ／ＭＨ算法具体过程如下：

１）选取初值 ｊ＝０，α＝１５，λ＝１，ａ＝８，ｂ＝２，
Ｋ（０）＝α′／λ，ε（０）＝ａ／（ａ＋ｂ）。

２）当 ｉ＝１，２，…，ｎ１时，产生：ｐ
（ｊ）
ｉ ～Ｂｅｔａ（ｘｉ＋

Ｋ（ｊ－１）ε（ｊ－１），ｎｉ－ｘｉ＋Ｋ
（ｊ－１）

（１－ε（ｊ－１）））。根据
表５和三维 Ｂａｙｅｓ网络融合推理算法更新相关
ｐｉ（ｉ＝ｎ１，ｎ１＋１，…，ｎ）的样本值，并从分布 Ｎ（０，

１）中抽取 ｚ，并使 Ｋ ＝Ｋ（ｊ－１）ｅｘｐ（ｚ）。同时计算

ｒ＝ π（ｐ（ｊ），Ｋ，ε（ｊ－１），Ｒ ｘ）Ｋ

π（ｐ（ｊ），Ｋ（ｊ－１），ε（ｊ－１），Ｒ ｘ）Ｋ（ｊ－１）
，从均匀分布

（０，１）上抽取ｕ，如果ｕ≤ｒ，则令Ｋ（ｊ）＝Ｋ，否则令
Ｋ（ｊ）＝Ｋ（ｊ－１）。

３）生成 ε ～Ｂｅｔａ（Ｋ（ｊ）珋ｐ，Ｋ（ｊ）（１－珋ｐ）），珋ｐ＝
１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｐ（ｊ）。并计算：ｒ＝［π（ｐ（ｊ），Ｋ（ｊ），ε，Ｒ ｘ）·

（ε（ｊ－１）／ε）Ｋ
（ｊ）珋ｐ－１

］／｛π（ｐ（ｊ），Ｋ（ｊ），ε（ｊ－１），Ｒ ｘ）·
［（１－ε）／（１－ε（ｊ－１））］Ｋ

（ｊ）（１－珋ｐ）－１
｝。从均匀分布

（０，１）上抽取 ｕ，如果 ｕ≤ｒ，则令 ε（ｊ）＝ε，否则令
ε（ｊ）＝ε（ｊ－１）。

４）求取各条件分布中各概率分布参数 Ｒ１～
Ｒ１４的后验分布。令 Ｒ＝（Ｒ１，Ｒ２，…，Ｒ１４），首先从

分 布Ｕ（０，０．２）中产生Ｒ１ ，更新Ｒ，计算ｒ＝

π（ｐ（ｊ），Ｋ（ｊ），ε（ｊ），Ｒ ｘ）
π（ｐ（ｊ），Ｋ（ｊ），ε（ｊ），Ｒ｜ｘ）

，从均匀分布（０，１）上抽

取 ｕ，如果 ｕ≤ｒ，则令 Ｒ（ｊ） ＝Ｒ，否则令 Ｒ（ｊ） ＝
Ｒ（ｊ－１），对于 Ｒ２ ～Ｒ


１４的处理重复上述过程。

５）令 ｊ＝ｊ＋１，并回到步骤２）。
通过以上 Ｇ／ＭＨ算法可以得到层次节点

Ｎ（１，０，１）参数的后验分布，将其储存于三维 Ｂａｙｅｓ
网络的输入模块以进行下一步计算。

步骤３　三维 Ｂａｙｅｓ网络层级内信息融合。
基于自顶向下的逐步融合，首先考虑 ＳＲＵ层向
ＬＲＵ层融合，即层级间数据处理模块 Ｄ２→３Ｂ 处理

Ｎ（０，０，２）、Ｎ（０，１，２） 和 Ｎ（０，２，１） 的 融 合 及 Ｎ（０，２，２）、
Ｎ（０，３，２）、Ｎ（０，４，２）和 Ｎ（０，３，１）的融合，同样利用步骤 ２
中给出的 Ｇ／ＭＨ算法实现求解，求解完成更新相
应的输入模块，并通过层级间数据处理模块 Ｄ１→２Ｂ

处理 ＬＲＵ层到系统层的数据处理。采用同样的
算法实现求解，所得结果如表６所示，给出了三维
Ｂａｙｅｓ网络概率推理过程中参数 Ｋ、ε及各节点故
障检 测 率 Ｐ（Ｎ（０，０，０） ＝１）、Ｐ（Ｎ（１，０，１） ＝１）、
Ｐ（Ｎ（０，２，１）＝１）和 Ｐ（Ｎ（０，３，１）＝１）的后验分布相关
指标值。图 ２给出了参数 Ｋ、ε的先验和后验概
率密度函数曲线，图 ３则给出了通过三维 Ｂａｙｅｓ
网络推理及未通过推理的后验概率密度分布

曲线。

表 ６　相关参数后验分布
Ｔａｂｌｅ６　Ｐｏｓｔｅｒｉｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 均值 标准差
分位数

２．５％ ５％ ５０％ ９５％ ９７．５％

Ｋ １５．４８５ ３．７９０ ９．３３９ １０．０３３ １５．０９１ ２２．２９４ ２４．１０８

ε ０．８７６ ０．０４６ ０．７７０ ０．７９１ ０．８８１ ０．９４４ ０．９５２

Ｐ（Ｎ（０，２，１）＝１） ０．８９６ ０．０４３ ０．８０１ ０．８２３ ０．８９８ ０．９６１ ０．９７０

Ｐ（Ｎ（０，３，１）＝１） ０．８８６ ０．０４６ ０．７８２ ０．８０４ ０．８９０ ０．９５５ ０．９６４

Ｐ（Ｎ（１，０，１）＝１） ０．８９７ ０．０４１ ０．８０８ ０．８２７ ０．８９８ ０．９６１ ０．９７０

Ｐ（Ｎ（０，０，０）＝１） ０．８７６ ０．０３６ ０．７９９ ０．８１４ ０．８７８ ０．９３１ ０．９４１

图 ２　先验后验概率密度函数对比
Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｉｏｒｐｏｓｔｅｒｉｏｒｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎ

９０３１
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图 ３　不同层次节点后验概率密度函数对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｓｔｅｒｉｏｒｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

ｄｅｎｓｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｎｏｄｅｓ

３．２．２　融合推理结果分析
通过三维 Ｂａｙｅｓ网络融合推理计算，由

图２（ａ）可以得到，参数 Ｋ的边缘后验分布较之先
验分布差距不明显，且先验均值和后验均值十分

接近，这意味着数据包含的信息不多，以致于后验

分布并未发生较大的改变。ε的先验均值为０．８，
计算得到后验均值集中在０．８７６附近，由图 ２（ｂ）
可见，边缘后验分布和其先验分布的形状差距较

明显，说明确定的联合概率分布对其后验分布的

影响很大，且其后验分布密度曲线表明对参数 ε
的置信度提高，其 ９０％ 置信区间为 ［０．７９１，
０．９４４］。

图３给出了层次节点 Ｎ（１，０，１）、Ｎ（０，２，１）、Ｎ（０，３，１）
及 Ｎ（０，０，０）测试性指标 ＦＤＲ是否通过三维 Ｂａｙｅｓ
网络融合推理的后验分布概率密度曲线的对比情

况，并于图中标识出通过三维 Ｂａｙｅｓ网络融合推
理后的各层次节点 ＦＤＲ后验中位数作为指标参
照。可以看出，有无三维 Ｂａｙｅｓ网络推理后验分
布密度曲线对比差距明显，经过融合推理得到的

各层次节点 ＦＤＲ后验概率密度估计准确度更高，
这一点亦可以从表 ６中各节点的 ９５％置信度区
间及后验分布均值得到，而无三维 Ｂａｙｅｓ网络融
合推理由于节点先验假定为无信息先验及实际样

本量较小，导致后验分布趋势均较平缓。这正是

由于层次节点 Ｎ（１，０，１）、Ｎ（０，２，１）、Ｎ（０，３，１）及 Ｎ（０，０，０）测
试性试验信息缺乏所导致，如若不采用不同层级

不同层次节点的先验信息进行融合，所能利用的

信息是极少的。

飞控系统（Ｎ（０，０，０））ＦＤＲ指标的后验中位数
为０．８７８，其 ９０％置信区间为［０．８１４，０．９３１］，其
后验中位数和相应置信度取决于 ６个 ＬＲＵ的先
验信息，如果能给出更为精确的先验信息或者继

续增加系统实验数据，便能得到更为精确的关于

ＦＤＲ的指标，给出合理的评估结论。进一步，ＬＲＵ
的信息由其下一层次的 ＳＲＵ或者处于同一层级
的子层次节点给出。例如，以惯测组合（Ｎ（０，３，１））
为例，其均值为 ０．８８６，９０％置信区间为［０．８０４，
０．９５５］，其取决于层次节点 Ｎ（０，２，２）、Ｎ（０，３，２）、
Ｎ（０，４，２）及其自身先验信息，若所包含的先验能更
好地支撑其 ＦＤＲ指标，则所得到的后验均值能相
应提高。

３．３　故障样本量确定及分析
３．３．１　基于后验分布的故障样本量确定方法

本文通过三维 Ｂａｙｅｓ网络已经得到层次节点
Ｎ（０，０，０）的 ＦＤＲ后验分布，同时基于 Ｂａｙｅｓ后验风

险准则确定故障样本量的方法
［１６］
不能直接采用，

０１３１
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　第 ７期 史贤俊，等：面向复杂系统的三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型

若以后验分布 π（ｐＸ）取代 π（ｐ），则更能体现出
ｐ≥ｐ０ Ｘ时生产方对装备拒收的接受程度及
ｐ≤ｐ１ Ｘ时使用方对装备接收的支持程度，故重
新定义生产方后验风险为

Ｐ（ｐ≥ ｐ０ ｒｅｆｕｓｅ，Ｘ）＝

　
∫
１

ｐ０

１－∑
Ｆ

ｆ＝０

Ｎ( )ｆ（１－ｐ）ｆｐ[ ]Ｎ－ｆπ（ｐｘ）ｄｐ

１－∫
１

０
∑
Ｆ

ｆ＝０

Ｎ( )ｆ（１－ｐ）ｆｐ[ ]Ｎ－ｆπ（ｐｘ）ｄｐ
（１２）

定义使用方后验风险为

Ｐ（ｐ≤ ｐ１ ａｃｃｅｐｔ，Ｘ）＝

　
∫
ｐ１

０
∑
Ｆ

ｆ＝０

Ｎ( )ｆ（１－ｐ）ｆｐ[ ]Ｎ－ｆπ（ｐＸ）ｄｐ

∫
１

０
∑
Ｆ

ｆ＝０

Ｎ( )ｆ（１－ｐ）ｆｐ[ ]Ｎ－ｆπ（ｐＸ）ｄｐ
（１３）

为得到测试性验证故障样本量，则需满足：

Ｐ（ｐ≥ ｐ０ ｒｅｆｕｓｅ，Ｘ）≤ α

Ｐ（ｐ≤ ｐ１ ａｃｃｅｐｔ，Ｘ）≤{ β
（１４）

基于后验分布确定故障样本量的算法的具体

实施流程如图４所示，利用该算法即可求得满足
式（１４）的最小故障样本量方案。

图 ４　基于后验分布确定故障样本量算法实施流程
Ｆｉｇ．４　Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇ

ｆａｕｌｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｂａｓｅｄｏｎｐｏｓｔｅｒｉｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

３．３．２　故障样本量确定方法的比较分析
通过３．３．１节所述三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验

证模型融合推理可以得到顶层测试性指标 ＦＤＲ

的后验分布满足：

π（ｐ）～Ｂｅｔａ（７２．５８，１０．２５） （１５）

以系统的 ＦＤＲ值为验证对象，生产方和使用
方确定的 ＦＤＲ指标和风险要求为：生产方要求值
ｐ０＝０．９５，使用方要求值 ｐ１＝０．９０，生产方风险
α＝０．１，使用方风险 β＝０．１。

１）由文献［１６］中经典风险准则可得，在双
方要求值和双方风险要求下的测试性方案为

（１８７，１３），生产方和使用方实际风险分别为
０．０９８和０．０８７。

２）考虑节点先验信息不足的原因，以本文方
法所得到的顶层测试性指标 ＦＤＲ替代传统 Ｂａｙｅｓ
验证方法中的先验分布，根据文献［１２］中传统
Ｂａｙｅｓ测试性验证故障样本量确定方法，得到的
最小故障样本量及最大允许失败数为（ｎ，ｃ）＝
（８１，６），生产方和使用方实际风险分别为 ０．０９７
和０．０９６。

３）通过三维 Ｂａｙｅｓ网络推理后生成的系统
ＦＤＲ后验样本分布，结合上述给出的基于后验分
布的故障样本量确定方法，得到本文最小故障样

本量方案为（５９，０），同时得到的实际生产方风险
Ｐ（ｐ≥ｐ０ ｒｅｆｕｓｅ，Ｘ）＝０．００８４，实际使用方风险为
Ｐ（ｐ≤ｐ１ ａｃｃｅｐｔ，Ｘ）＝０．０９９７。

由此可见，较之经典风险准则得到的故障样

本量（１８７，１３），以及传统 Ｂａｙｅｓ测试性验证故障
样本量确定方法所确定的故障样本量（８１，６），在
相同双方风险的情况下，基于三维 Ｂａｙｅｓ网络测
试性模型推理确定的故障样本量得到有效降低。

同时，本文方法得到的实际生产方风险为 Ｐ（ｐ≥
ｐ０ ｒｅｆｕｓｅ，Ｘ）＝０．００８４，较之经典方法和传统
Ｂａｙｅｓ方法所得明显降低，这是由于 Ｐ（Ｎ（０，０，０）＝
１）的９５％置信区间为［０．８０４，０．９５５］，而生产方
要求值 ｐ０ ＝０．９５位于区间末端，故使得落入
Ｐ（ｐ≥ｐ０ ｒｅｆｕｓｅ，Ｘ）的样本数较少，因此生产方风
险 Ｐ（ｐ≥ｐ０ ａｃｃｅｐｔ，Ｘ）会明显减小。

４　结　论

本文针对现有测试性工程中未能有效考虑复

杂装备系统的系统结构特征，且基于装备整机系

统测试性先验信息的测试性验证方法难以适用，

基于分系统测试性先验信息的测试性验证方法不

能有效地处理先验信息，导致结果可信度不高的

问题，通过对 ＦＭＥＡ分析，确定装备纵向结构和
横向结构，据此提出了一种面向复杂系统的三维

Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型，旨在充分运用装备
各层级结构中所蕴含的条件独立性和先验信息。

一方面有效降低构建 Ｂａｙｅｓ网络模型的复杂度，
另一方面通过给出的三维 Ｂａｙｅｓ网络推理算法逐
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步由底层单元数据通过模型逐步向上融合得到顶

层数据，给出系统 ＦＤＲ后验分布，并通过后验分
布结合基于后验分布的故障样本量确定方法，确

定系统故障样本量。因此本文模型在工程上具备

可行性，且具备以下优点：

１）三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型充分考
虑了复杂装备系统的系统结构特征，通过层次节

点反映实际复杂装备结构之间的内在联系。

２）三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型能充分
利用 Ｂａｙｅｓ网络概率推理的优点，并能充分融合
各层次节点所存在的先验信息，使得系统 ＦＤＲ后
验分布结果具备更高的可信度，同时由于基于后

验分布的故障样本量确定方法能结合系统测试性

数据增加装备测试，未通过生产方对装备拒收的

接受程度以及装备测试通过使用方对装备接收的

支持程度，故一方面能使得所确定的故障样本量

较之经典测试性验证方案以及传统 Ｂａｙｅｓ测试性
验证方案有效减少，另一方面由于系统 ＦＤＲ后验
分布结果可信度的提高进而保证所确定的故障样

本量亦具备更高的可信度。
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２１３１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ７期 史贤俊，等：面向复杂系统的三维 Ｂａｙｅｓ网络测试性验证模型

　作者简介：

　史贤俊　男，博士，教授。主要研究方向：自动测试与故障诊

断，测试性设计、验证与评估。

王康　男，博士研究生。主要研究方向：测试性设计、验证与

评估。

肖支才　男，博士，副教授。主要研究方向：自动测试与故障诊

断，测试性设计、验证与评估。

龙玉峰　男，博士研究生。主要研究方向：测试性设计、验证与

评估。

陈垚　男，硕士，研究员。主要研究方向：测试与故障诊断。

ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＢａｙｅｓｎｅｔｗｏｒｋｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌｆｏｒｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍｓ

ＳＨＩＸｉａｎｊｕｎ１，，ＷＡＮＧＫａｎｇ１，ＸＩＡＯＺｈｉｃａｉ１，ＬＯＮＧＹｕｆｅｎｇ１，ＣＨＥＮＹａｏ２

（１．ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ；　２．ＮａｖａｌＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１６１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｕｒｒｅｎｔｗｅａｐｏｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔ，ｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｔｅｓｔ
ａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏａｐ
ｐｌｙ，ａｎｄｔｈｅｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｂｓｙｓｔｅｍｃａｎｎｏｔ
ｐｒｏｃｅｓｓｔｈｅｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｗｈｉｃｈｌｅａｄｔｏｔｈｅｌｏｗｃｒｅｄｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ，
ｓｏａｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＢａｙｅｓｎｅｔｗｏｒｋｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍｓｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌ
ｃａｎｆｕｌｌｙｕｔｉｌｉｚｅｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｃｏｎｔａｉｎｅｄｉｎｔｈｅｖａｒｉｏｕｓｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｆｔｈｅｅｑｕｉｐｍｅｎｔ，
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｏｆｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｎｇｔｈｅＢａｙｅｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ，ａｎｄａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅｉｎｔｅｇｒａｔｅ
ｔｈｅｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｕｎｉｔ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｇｉｖｅｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｌｅａｒｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄ
Ｇ／ＭＨａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＢａｙｅｓｎｅｔｗｏｒｋ，ｔｈｅｕｎｄｅｒｌｙｉｎｇｕｎｉｔｄａｔａｃａｎｂｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｔｈｒｏｕｇｈ
ｔｈｅｍｏｄｅｌｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｐｏｓｔｅｒｉｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｏｐｌｅｖｅｌｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ，ａｎｄｔｈｅｔｏｐｌｅｖｅｌｐｏｓｔｅｒｉｏｒ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｓｆｕｒｔｈｅｒｕｓｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｆａｕｌｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｏｄｅｌｃａｎｆｕｌｌｙｃｏｎｓｉｄｅｒ
ｔｈｅｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍａｎｄｔｈｅｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｕｎｉｔ，ａｎｄｔｈｅｐｏｓｔｅｒｉ
ｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｆａｕｌｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｏｆｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ；ｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍ；ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＢａｙｅｓｎｅｔｗｏｒｋ；
Ｇ／ＭＨａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｆａｕｌｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２８１１：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２６．０９１６．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｘｊａａ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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航空柱塞泵缸体疲劳分析及寿命预测方法

王岩
１，，王晓晴

１，郭生荣
２，卢岳良

２，刘胜
２

（１．北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．航空工业金城南京机电液压工程研究中心，南京 ２１１１０６）

　　摘　　　要：缸体是航空柱塞泵核心部件之一，其直接影响航空柱塞泵的功能。针对目
前缸体寿命研究的实验周期长、缺乏理论分析方法的不足，提出了基于有限元分析和线性累积

损伤理论的缸体疲劳分析和寿命预测方法。首先，基于理论力学和材料力学建立缸体的力学

模型，在 ＭＡＴＬＡＢ平台上进行仿真分析，计算缸体受力；其次，建立缸体的有限元模型，在 ＡＮ
ＳＹＳ平台上计算缸体的应力和应变；然后，将缸体应力、应变等结果导入 ｎＣｏｄｅ中，基于线性累
积损伤理论，探究缸体的薄弱部位及影响缸体疲劳寿命的因素；最后，进行实验验证。结果表

明，靠近配流盘一侧的柱塞腔外壁较为薄弱，容易出现疲劳破坏，与仿真结果基本吻合，验证了

所提的缸体疲劳分析和寿命预测方法的正确性，为结构紧凑型柱塞泵缸体的设计提供参考。

关　键　词：柱塞泵；缸体；疲劳破坏；寿命预测；线性累积损伤
中图分类号：Ｖ２４５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３１４０８

　　机载液压系统为飞机操纵提供能源，是飞机安
全飞行的保证。航空柱塞泵

［１］
是液压系统的“心

脏”，缸体作为柱塞泵关键部件，直接参与柱塞泵两

对摩擦副，即柱塞副和配流副
［２３］
。缸体长期处于

高压、高速、周期性交变载荷的恶劣工况，导致其发

生疲劳破坏，产生裂纹，直至断裂和失效
［４５］
。探究

缸体应力集中、变形量大的薄弱部位，预测其寿命，

对于柱塞泵缸体的设计具有重要意义。

针对柱塞泵缸体研究，王占林、宋起跃和宁贻

江
［６８］
等对缸体受力进行了理论计算，但没有进

行实验或仿真分析，无法获得缸体在实际工作中

的应力场分布及转子疲劳破坏规律；焦明华、邓海

顺
［９１０］
等基于有限元法对缸体的强度进行了分

析，但采用结构静力学进行受力分析过于简化。

针对高转速结构件疲劳损伤的研究，徐斌和

郭世永
［１１］
基于应力寿命分析法，通过理论计算

和有限元法对轻合金轮圈进行了结构强度和疲劳

分析；林旺阳和陶淑
［１２］
基于ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ和

ｎＣｏｄｅ对链传动提升系统的传动轴进行了疲劳分
析；Ｇａｏ等［１３］

使用雨流计数法、线性累积损伤规

则等预测了电动车电机缸体疲劳寿命；Ｅｉｎｏｌｇ
ｈｏｚａｔｉ和 Ｆａｒａｈａｎｉ［１４］基于 ＡＮＳＹＳ和 ｎＣｏｄｅ对风力
涡轮机的轮毂进行了疲劳分析，揭示了 ＡＮＳＹＳ和
ｎＣｏｄｅ的疲劳分析和优化算法可广泛用于高周期
疲劳问题。

针对目前航空柱塞泵缸体研究不足，借鉴高

转速结构件疲劳损伤研究方法，本文提出了基于

有限元分析和线性累积损伤理论的缸体疲劳分析

和寿命预测方法。以分析航空柱塞泵缸体疲劳性

能并对其寿命进行精确预测为目标，先对缸体进

行力学建模和仿真分析，从而得到缸体的应力、应

变等结果，再通过对应力、应变数据的仿真计算得

到缸体的寿命，并通过结果对比探究缸体寿命影

响因素，并通过实验加以验证。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907005&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ７期 王岩，等：航空柱塞泵缸体疲劳分析及寿命预测方法

１　缸体疲劳仿真分析与寿命计算理
论方法

　　为了分析航空柱塞泵缸体的疲劳破坏规律并
预测缸体的疲劳寿命，本文提出了基于有限元分

析和线性累积损伤理论的缸体疲劳分析和寿命预

测方法，如图１所示。首先通过理论分析和 ＭＡＴ
ＬＡＢ仿真计算得到缸体配流副的压力场分布、花
键力矩及柱塞副的压力场分布；然后在 Ｓｏｌｉｄｗｏｒｋｓ
中建立缸体几何模型，并将其导入 ＡＮＳＹＳＷｏｒｋ
ｂｅｎｃｈ中，分析缸体模型网格节点的应力应变等；
最后在 ｎＣｏｄｅ中利用应力应变的时间载荷数据
进行缸体疲劳计算，预测不同工况的缸体疲劳

寿命。

图 １　基于有限元分析和线性累积损伤理论的缸体

疲劳分析和寿命预测方法

Ｆｉｇ．１　Ｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｌｉｆｅ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄｌｉｎｅａｒｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｄａｍａｇｅｔｈｅｏｒｙ

１．１　受力分析
柱塞泵在工作时缸体主要受力有柱塞孔壁与

柱塞的接触力和摩擦力、柱塞腔所受的油液压力、

配流盘与缸体之间的接触力、主轴通过花键传递

给缸体的力
［５，８，１５］

。

１．１．１　柱塞副受力分析
吸油和排油行程中柱塞和缸体之间的作用力

有所不同，需分别进行受力分析。考虑了柱塞副

的惯性力和摩擦力，建立柱塞副力学模型，在

ＭＡＴＬＡＢ平台上计算柱塞副在一个周期内各个
位置的接触力，得出缸壁的最大受力，即工况最恶

劣点
［８９，１６］

。

柱塞的排油行程是指柱塞工作腔由大变小的

过程，通过排油窗排出高压油。将柱塞和滑靴视

为一个整体，对其进行受力分析，主要包括柱塞与

缸壁的接触力和摩擦力、斜盘对柱塞组件的正压

力和摩擦力、柱塞组件自身的惯性力及柱塞腔高

压油的液压力，近似认为滑靴贴着斜盘沿圆形轨

迹运动，假设柱塞与缸孔间的接触力呈三角形分

布，柱塞滑靴组件 ＸＯＺ和 ＹＯＺ平面受力分析如
图２所示。

图 ２　柱塞组件排油行程受力分析
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｉｓｔｏｎａｓｓｅｍｂｌｙｉｎ

ｏｉｌｄｉｓｃｈａｒｇｅｓｔｒｏｋｅ

图２中未知数为：接触力 Ｎ１、Ｎ２、Ｎ３、Ｎ４，接触
力呈三角形分布在柱塞上的作用长度 Ｌ１、Ｌ２、Ｌ３、
Ｌ４，斜盘对柱塞组件的正压力 Ｎｐｓ，柱塞底部油液
作用力 Ｎｐ。Ｆｆｘ、Ｆｆｙ分别为滑靴与斜盘间的正向、
切向摩擦力，Ｆｇｘ、Ｆｇｙ分别为 ＹＯＺ面、ＸＯＺ面上的
柱塞径向惯性力。柱塞滑靴组件在 ＸＯＺ面和
ＹＯＺ面的力和力矩如下：
Ｆｆｃｏｓθ－Ｆｇｓｉｎθ－Ｎ４＋Ｎ３ ＝０ （１）
Ｆｆｓｉｎθ＋Ｆｇｃｏｓθ＋Ｎｐｓｓｉｎγ－Ｎ１＋Ｎ２ ＝０ （２）
Ｎｐｓｃｏｓγ－Ｎｐ－ Ｆｆ１＋Ｆｆ２ － Ｆｆ３＋Ｆｆ４ ＝
　　ｍｚＲｆω

２ｔａｎγｃｏｓθ （３）

Ｆｆｃｏｓθ·ＬＨ －Ｆｇｃｏｓθ·ＬＺ＋Ｎ１ ＬＴ－Ｓｌ＋
１
３
Ｌ( )１ －

　　Ｎ２ ＬＴ－
１
３
Ｌ( )２ －１２Ｆｆ１ｄ＋１２Ｆｆ２ｄ＝０ （４）

Ｆｆｓｉｎθ·ＬＨｃｏｓγ＋Ｆｇｓｉｎθ·ＬＺ＋Ｎ４ ＬＴ－
１
３
Ｌ( )４ －

　　Ｎ３ ＬＴ－Ｓｌ＋
１
３
Ｌ( )３ ＋１２Ｆｆ３ｄ－１２Ｆｆ４ｄ＝０

（５）
式中：Ｓｌ为柱塞留缸长度；Ｆｆ为滑靴与斜盘间的

摩擦力；Ｆｇ为柱塞滑靴组径向惯性力；Ｆｆ１、Ｆｆ２、
Ｆｆ３、Ｆｆ４为柱塞与缸孔间不同区域的摩擦力；θ和 γ

分别为缸体转角和斜盘倾角；ｍｚ为柱塞滑靴副质
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量；Ｒｆ为配流盘端面分度圆半径；ω为缸体转角；
ｄ为柱塞直径；ＬＨ、ＬＺ和 ＬＴ分别为滑靴整体高度、
柱塞球头半径和柱塞整体长度（除去球头半径）。

Ｆｇ ＝ｍｚＲｆω
２

（６）

Ｎｐ ＝
１
４π
ｄ２Ｐｈ （７）

Ｆｆ＝ｆ０Ｎｐｓ （８）
Ｆｆ１ ＝ｆ１Ｎ１ （９）
Ｆｆ２ ＝ｆ１Ｎ２ （１０）
Ｆｆ３ ＝ｆ１Ｎ３ （１１）
Ｆｆ４ ＝ｆ１Ｎ４ （１２）
式中：Ｐｈ为配流窗口高压油压力；ｆ０和 ｆ１分别为
滑靴与斜盘间摩擦系数和柱塞与缸孔间摩擦系数。

由三角形相似定理得

Ｎ１
Ｎ２
＝
Ｌ２１
Ｌ２２

（１３）

Ｎ３
Ｎ４
＝
Ｌ２３
Ｌ２４

（１４）

此外，

Ｌ１＋Ｌ２ ＝Ｓｌ （１５）
Ｌ３＋Ｌ４ ＝Ｓｌ （１６）
Ｓｌ＝ｌｍｉｎ＋Ｒｆｔａｎγ（１－ｃｏｓθ） （１７）
式中：ｌｍｉｎ为柱塞最小留缸长度。

对式（１）～式（１７）进一步推导化简，在 ＭＡＴ
ＬＡＢ平台上求解排油过程（θ＝０°～１７９°）中缸体
任一转角 θ处柱塞孔壁接触力，求解程序流程如
图３所示。

吸油行程一般指柱塞工作腔由小变大的过

程，与排油行程的受力相比，柱塞副的摩擦力作用

方向和柱塞腔底部油液压力不同，分析方法同上。

１．１．２　配流副受力分析
进行配流副的压力场计算时，压力场区域与

高、低压侧的压力分布范围有关
［１７］
，对于柱塞数

目为奇数的柱塞泵，考虑到排油压力远大于吸油

压力，故按排油孔数目多于吸油孔数目计算。假

设 φｈ和 φｌ分别为配流表面的高压侧和低压侧的
压力分布范围角，将其简化如下：

ｍ ＝（ｚ－１）／２ （１８）

φｈ ＝ｍα＋α′ （１９）

φｌ＝（ｍ－１）α＋α′ （２０）

式中：ｍ为配流盘低压区域柱塞个数；ｚ为柱塞个数；
α为相邻柱塞间夹角；α′为柱塞缸体窗口的开角。

由流体力学知，液体在 ２个平行圆板的间隙
流动时任一点压力按对数衰减

［１８］
，假设缸体与配

流盘间的泄漏槽压力为 ０，则缸体与配流盘接触
面压力严格按对数衰减分布，接触压力计算如下。

当 Ｒ１≤Ｒ≤Ｒ２时，

图 ３　柱塞接触力求解 ＭＡＴＬＡＢ流程
Ｆｉｇ．３　ＭＡＴＬＡＢｆｌｏｗｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｐｉｓｔｏｎｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅ

Ｐ１ ＝
ｌｎＲ－ｌｎＲ１
ｌｎＲ２－ｌｎＲ１

Ｐ （２１）

当 Ｒ２＜Ｒ＜Ｒ３时，
Ｐ２ ＝Ｐ （２２）

当 Ｒ３≤Ｒ≤Ｒ４时，

Ｐ３ ＝
ｌｎＲ４－ｌｎＲ
ｌｎＲ４－ｌｎＲ３

Ｐ （２３）

式中：Ｐ为配流窗口油压；Ｐ１、Ｐ２、Ｐ３分别为配流
窗口在内密封带区域压力、配流窗口夹在内外密

封带之间区域的压力、配流窗口在外密封带区域

压力；Ｒ１、Ｒ２分别为内密封带的内、外半径；Ｒ３、Ｒ４
分别为外密封带的内、外半径。

对式（２１）～式（２３）进行积分推导可得，配流
盘与缸体之间的压力场总支撑力为

ＦＴ ＝－
１
４

Ｒ２４－Ｒ
２
３

ｌｎ
Ｒ４
Ｒ３

－
Ｒ２２－Ｒ

２
１

ｌｎ
Ｒ２
Ｒ











１

（φｈＰｈ＋φｌＰｌ）

（２４）
式中：Ｐｌ为配流窗口低压油压力。
１．１．３　主轴与缸体的扭矩传递

柱塞泵工作时，机械能通过主轴花键传递给

缸体，带动缸体转动。忽略效率损失，则缸体受到

的扭矩作用公式
［６］
如下：

Ｔ＝１
８
Ｐｈｄ

２ｚＳｌｍａｘ （２５）

式中：Ｓｌｍａｘ为柱塞的最大轴向位移。
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１．２　有限元分析
针对缸体复杂形状，基于有限元法，通过结构

离散化、选择单元位移模式、形成单元刚度矩阵、

计算等效节点力和位移等
［５，１５］

，在 Ｓｏｌｉｄｗｏｒｋｓ中
进行几何建模，再导入 ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ中进行
数值计算。

１．２．１　模型建立与网格划分
采用 ＳｏｌｉｄＷｏｒｋｓ软件建立轴向柱塞泵的缸体

三维模型，导入 ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ中，忽略对模
型分析无影响的圆角、倒角和凸台等

［９，１８］
。

１．２．２　定义边界条件
通过对缸体的受力分析，在数值计算时施加

的载荷包括缸体柱塞孔与柱塞接触压力、缸体与

配流盘接触端面压力、缸体与主轴扭矩和缸体位

移约束。

１）缸体柱塞孔与柱塞接触压力
由１．１．１节数据，接触力 Ｎ１、Ｎ２最大的缸体

转角即最恶劣工况点，以此作为仿真计算边界。

每个柱塞腔由变压区和恒压区 ２部分组成，在
ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ中分２个载荷步进行瞬态仿真
计算，对于变压区载荷线性施加；恒压区压力在

２个载荷步内高低恒压交替变化。
２）缸体与配流盘接触端面压力
根据１．１．２节数据，由排油压力远大于吸油

压力，故假设高压区包含５个柱塞孔，低压区包含
４个柱塞孔。在第１个载荷步内高压柱塞腔对应
的高压侧端面分 ３个区域施加压力，其中内密封
带和外密封带区域施加的载荷为线性压力 Ｐ１、
Ｐ３，配流窗口施加恒压力，其余柱塞腔载荷为 ０；
在第 ２个载荷步内，高压、低压柱塞腔交换，载荷
施加方法同上。

３）缸体与主轴扭矩
确定安装花键的缸孔内壁区域，根据不同油

液压力计算主轴通过花键传递给缸体的扭矩，不

同工况施加不同扭矩。

４）缸体位移约束
在中心弹簧作用下缸体紧贴在配流盘上不发

生轴向位移，在缸体轴承约束下缸体不发生径向

位移，因此在主缸孔内施加圆柱约束，使其轴向和

径向固定，切向自由运动。

１．２．３　计算求解与后处理
在完成前处理后，进行缸体有限元分析计算。

１．３　基于线性累积损伤理论的缸体疲劳寿命
分析

　　线性疲劳损伤累积作为疲劳分析的关键一
步，以线性累积损伤理论为基础，假设材料在各应

力作用下的疲劳损伤是相互独立进行的，并且总

损伤可以线性累加
［１９２０］

。设 Ｄ为材料破坏时的
损伤临界值，在应力 σｉ下材料达到破坏的总循环
次数分别为 Ｋｉ，根据线性累积损伤理论，应力 σｉ
每次作用在材料上造成的损伤为独立的，因此每

次损伤的值为 Ｄ／Ｋｉ，经过ｎｉ次应力σｉ循环对材料
的损伤为 ｎｉ（Ｄ／Ｋｉ），当各级应力对材料的总损伤
之和达到临界值 Ｄ时，材料将发生断裂。

线性疲劳损伤累积方程式为

∑
ｎ

ｉ＝１

ｎｉＤ
Ｋｉ
＝Ｄ （２６）

即

∑
ｎ

ｉ＝１

ｎｉ
Ｋｉ
＝１ （２７）

若部件受到 ｉ个不同应力 σｉ分别作用 ｎｉ次，

则疲劳寿命为１∑
ｎ

ｉ＝１

ｎｉ
Ｋｉ
。

在进行线性疲劳损伤累积计算疲劳寿命之

前，考虑到高压油的温度变化及油液压力脉动，缸

体结构件是在不对称循环载荷下工作的，其引起

的平均应力对缸体的疲劳损伤有较大影响，需要

对此进行 Ｇｏｏｄｍａｎ平均应力修正得到等效的对
称循环载荷。

基于雨流计数和线性累积损伤理论，根据各

载荷循环作用次数和对应的疲劳寿命，计算柱塞

泵缸体的疲劳寿命，流程如图４所示［２１］
。

图 ４　疲劳寿命分析计算流程
Ｆｉｇ．４　Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

２　仿真算例和结果分析

某航空柱塞泵结构参数表如１所示。
２．１　单一工况疲劳分析

取工作压力为２８ＭＰａ、转速为 ５４００ｒ／ｍｉｎ的
典型工况进行研究。

２．１．１　缸体受力仿真
根据１．１节受力分析方法，求解柱塞对缸孔

瞬时压力 Ｎ１、Ｎ２、Ｎ３、Ｎ４，如图５所示。
由图５可知，缸孔与柱塞之间的接触力在缸体

转角 θ＝１０°时最大。不同转速和工作压力下，缸孔
与柱塞间的最大接触力出现位置基本相同。在吸

油区（θ＝１８０°～３６０°）接触力几乎为０，可忽略。
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表 １　柱塞泵结构参数
Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐ

参数 数值

ｍｚ／ｋｇ ０．１２５

Ｒｆ／ｍｍ ４０

ｄ／ｍｍ ２０

ｚ ９

α′／（°） ３２

γ／（°） １５

ｆ０ ０．０５

ｆ１ ０．１２

ｌｍｉｎ／ｍｍ ３０

ＬＨ／ｍｍ １８

ＬＺ／ｍｍ １０

Ｒ１／ｍｍ ３０

Ｒ２／ｍｍ ３３．５

Ｒ３／ｍｍ ４２．５

Ｒ４／ｍｍ ４８．５

图 ５　柱塞与缸孔接触力曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｐｉｓｔｏｎａｎｄｃｙｌｉｎｄｅｒｂｏｒｅ

２．１．２　有限元仿真分析

缸体材料选用结构钢，其密度为７８５０ｋｇ／ｍ３，

弹性模量为 ２．０×１０５ＭＰａ，泊松比为 ０．３。采用
ｓｏｌｉｄ１８５单元类型对缸体进行网格划分，最终共
划分得到２３７１７２个单元网格，如图６所示。

在完成缸体受力和位移约束边界等前处理

图 ６　缸体有限元网格模型
Ｆｉｇ．６　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｓｈｍｏｄｅｌｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋ

后，进行缸体有限元计算。图 ７为工况 ２８ＭＰａ、
５４００ｒ／ｍｉｎ时缸体的应力、应变云图。

由图７可以看出，应力最大处位于靠近配流
盘侧的柱塞高压腔外壁区域，最大应力约为

２３２．６４ＭＰａ；变形最大处位于靠近配流盘侧的柱
塞高压腔外壁区域，最大变形量约为１１．８μｍ。

图 ７　工况 ２８ＭＰａ、５４００ｒ／ｍｉｎ时缸体的应力、应变云图
Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅｓｓｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｓｔｒａｉｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋ

ｕｎｄｅｒｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ２８ＭＰａａｎｄ５４００ｒ／ｍｉｎ

２．１．３　疲劳寿命仿真计算
缸体疲劳寿命云图如图８所示。图８为缸体

在不同位置处的疲劳寿命，靠近配流盘一侧的柱

塞腔外壁较为薄弱，容易出现疲劳。忽略缸体建

模时凸台倒角造成仿真计算的应力集中，缸体寿

命约为１５９３３３ｈ。

图 ８　工况 ２８ＭＰａ、５４００ｒ／ｍｉｎ时缸体的疲劳寿命云图
Ｆｉｇ．８　Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｕｎｄｅｒｗｏｒｋｉｎｇ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ２８ＭＰａａｎｄ５４００ｒ／ｍｉｎ
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２．２　应力应变、疲劳寿命与压力、转速相关分析
探究影响缸体疲劳寿命的因素，取工作压力

分别为 ２８、３４、４０、４６、５２ＭＰａ，缸体转速分别为
３０００、４２００、５４００、６６００、７８００ｒ／ｍｉｎ，共计２５种工
况进行对比分析。

不同转速时压力应力曲线如图 ９所示，不同
转速时压力应变曲线如图 １０所示，不同转速时
压力疲劳寿命曲线如图１１所示。

由图９可知：①随着工作压力的增大，缸体应
力随之增大；②随着转速的增大，缸体应力随之增
大；③系统压力比速度对缸体的应力影响更大。

由图１０可知：①随着工作压力的增大，缸体
形变随之增大；②随着转速的增大，缸体形变随之
增大；③压力比速度对缸体的形变影响更大。

由图１１可知：①压力在２８～３４ＭＰａ区域内，
随着工作压力增大缸体的疲劳寿命随之骤减；压

力大于３４ＭＰａ时，随压力增大疲劳寿命变化较
小；②随着转速的增大，缸体寿命无明显变化。

由图９～图１１可以看出，工作压力对缸体的
应力、应变和疲劳寿命影响较大，转速影响相对较

小；压力在２８ＭＰａ时，疲劳寿命为缸体寿命约为

图 ９　不同转速时压力应力曲线
Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｔｒｅｓｓｃｕｒｖｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｅｅｄｓ

图 １０　不同转速时压力应变曲线
Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｅｅｄｓ

图 １１　不同转速时压力疲劳寿命曲线
Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｃｕｒｖｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｅｅｄｓ

１５９３３３ｈ，可以满足缸体寿命要求。

３　实验验证

航空柱塞泵结构参数如表 １所示，缸体的材
料为 ２５Ｃｒ３ＭｏＡ 合 金 棒 材，其 抗 拉 强 度 为
９３０ＭＰａ，屈服强度为７８０ＭＰａ，伸长率和断面收缩
率分别为１１％和４５％，硬度２８６ＨＢ。

模拟 航 空 柱 塞 泵 额 定 工 况，在 ２８ＭＰａ、
５２００ｒ／ｍｉｎ工况下对缸体进行加速疲劳实验，实
验结果如图１２所示。

由图１２可以看出，靠近配流盘端面侧的柱塞
腔外壁的裂纹最为显著，缸体壁面其余部分受其

影响也有轻微呈直线状的裂纹，但不是特别明显。

对比图８和图 １２可知，实验缸体的损伤情况
与疲劳寿命理论分析结果基本相同，疲劳破坏部位

为靠近配流盘端面侧的柱塞腔外壁，验证了本文提

出的缸体疲劳分析和寿命预测方法的正确性。

图 １２　试件疲劳损伤部位
Ｆｉｇ．１２　Ｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｐａｒｔｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ

４　结　论
１）本文提出了基于有限元分析和线性累积
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损伤理论的缸体疲劳分析和寿命预测方法，解决

了缸体疲劳寿命计算问题，同时通过实验验证了

该方法的正确性。

２）靠近配流盘一侧的柱塞腔外壁为轴向柱
塞泵的缸体薄弱部位，容易出现疲劳破坏，在设计

时应重点加以考虑。

３）缸体转速对其疲劳寿命影响较小，但工作
压力对寿命影响较大，疲劳寿命随压力增加，呈加

速下降趋势。
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ａｘｉａｌｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，１９９５：４２

５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＪＥＯＮＧＨＳ，ＫＩＭＨＥ．Ｏｎｔｈｅｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓａｎｄａｖｅｒａｇｅｐｉｓｔｏｎ

ｆｒｉｃｔｉｏｎｏｆｓｗａｓｈｐｌａｔｅｔｙｐｅｈｙｄｒａｕｌｉｃａｘｉａｌｐｉｓｔｏｎｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｊ］．

ＫＳＭＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌ，２００４，１８（１０）：１７００１７１１．

［１７］张雪超．航空柱塞泵滑靴副和柱塞副油膜特性研究［Ｄ］．杭

州：浙江大学，２０１６：３０４４．

ＺＨＡＮＧＸＣ．Ｓｔｕｄｙｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｏｉｌｆｉｌｍｏｆａｖｉａｔｉｏｎｐｉｓ

ｔｏｎｐｕｍｐｓｌｉｐｐｅｒｐａｉｒａｎｄｐｌｕｎｇｅｒｐａｉｒ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：Ｚｈｅ

ｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６：３０４４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］邱婷．ＢＹ００４１型轴向柱塞泵缸体变形分析及结构优化

［Ｄ］．合肥：合肥工业大学，２０１３：２８３４．

ＱＩＵ Ｔ．Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ

ＢＹ００４１ａｘｉａｌｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋ［Ｄ］．Ｈｅｆｅｉ：Ｈｅｆｅｉ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３：２８３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］李彬．雨流计数法在结构疲劳损伤计算中的应用［Ｊ］．科技

视界，２０１５，１６（６）：１４１１４６．

ＬＩＢ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｒａｉｎｆｌｏｗｃｏｕｎｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｆａ

ｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅ＆ ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＶｉｓｉｏｎ，

２０１５，１６（６）：１４１１４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＲＥＮＨＭ，ＣＨＥＮＬＨ．Ｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｕｔｏｍｏｂｉｌｅｃｏｎｔｒｏｌ

ａｒｍｂａｓｅｄｏｎｎＣｏｄｅ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＴｒａｎｓ

ｐｏｒｔａｔｉｏｎａｎｄＴｒａｆｆｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，８１：１０５１１０５３．

［２１］卢黎明，余云云．基于 ｎＣｏｄｅＤｅｓｉｇｎＬｉｆｅ的滑滚轴承疲劳寿

命比较分析［Ｊ］．机械传动，２０１７，２３（３）：１１４１１９．

ＬＵＬＭ，ＹＵＹＹ．Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆｓｌｉｄｉｎｇ

ｂｅａｒｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｎＣｏｄｅＤｅｓｉｇｎＬｉｆｅ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＴｒａｎｓｍｉｓ

ｓｉｏｎ，２０１７，２３（３）：１１４１１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ７期 王岩，等：航空柱塞泵缸体疲劳分析及寿命预测方法

　作者简介：

　王岩　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：流体传

动与控制、液压系统热管理、流体数值模拟与仿真。

王晓晴　女，硕士研究生。主要研究方向：流体传动与控制、流

体数值模拟与仿真。

郭生荣　男，硕士，研究员，硕士生导师，９７３首席科学家。主

要研究方向：流体传动与控制、飞机应急能源系统、飞机辅助动

力系统。

卢岳良　男，硕士，研究员，硕士生导师。主要研究方向：流体

传动与控制、飞机应急能源系统。

刘胜　男，硕士，高级工程师。主要研究方向：流体传动与

控制。

Ｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｏｆ
ａｖｉａｔｉｏｎｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐ

ＷＡＮＧＹａｎ１，，ＷＡＮＧＸｉａｏｑｉｎｇ１，ＧＵＯＳｈｅｎｇｒｏｎｇ２，ＬＵＹｕｅｌｉａｎｇ２，ＬＩＵＳｈｅｎｇ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡＶＩＣＪｉｎｃｈｅｎｇＮａｎｊｉｎｇＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｉｒｃｒａｆｔＳｙｓｔｅｍ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｉｓｔｈｅｃｒｕｃｉａｌｐａｒｔｏｆｔｈｅａｖｉａｔｉｏｎｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐ，ｗｈｉｃｈｃａｎｄｉｒｅｃｔｌｙａｆｆｅｃｔｔｈｅ
ｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆａｖｉａｔｉｏｎｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐ．Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｄｒａｗｂａｃｋｓｏｆｌｏｎｇｔｅｓｔｐｅｒｉｏｄａｎｄｌａｃｋｉｎｇｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｐｐｒｏａ
ｃｈｅｓ，ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ
ｍｅｔｈｏｄａｎｄｌｉｎｅａｒｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｄａｍａｇｅｔｈｅｏｒｙ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｉｓｅｓｔａｂ
ｌｉｓｈｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄｍａｔｅｒｉａｌｍｅｃｈａｎｉｃｓ，ａｎｄｔｈｅｆｏｒｃｅａｎａｌｙｓｉｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｉｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄ
ｏｎＭＡＴＬＡＢ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｏｎＡＮＳＹＳｐｌａｔｆｏｒｍｉｎｏｒｄｅｒ
ｔｏｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｓｔｒｅｓｓａｎｄｓｔｒａｉｎ．Ｆｕｒｔｈｅｒ，ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｔｒｅｓｓａｎｄｓｔｒａｉｎａｒｅｉｍｐｏｒｔｅｄｉｎｔｏｎＣｏｄｅｔｏｆｉｎｄｏｕｔ
ｔｈｅｗｅａｋｐａｒｔｓｏｆｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋａｎｄｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｔｈｅａｆｆｅｃｔｉｎｇｆａｃｔｏｒｓｏｆｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｂａｓｅｄｏｎｌｉｎｅａｒｃｕ
ｍｕｌａｔｉｖｅｄａｍａｇｅｔｈｅｏｒｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｔｅｓｔｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｏｕｔｅｒｗａｌｌｏｆｔｈｅ
ｐｉｓｔｏｎｃｈａｍｂｅｒｎｅａｒｔｈｅｓｉｄｅｏｆｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｌａｔｅｉｓｗｅａｋａｎｄｐｒｏｎｅｔｏｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅ，ａｎｄｔｈｅｄａｍａｇｅ
ｐａｒｔｏｆｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｕｍｐｉｓａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙｃｏｉｎｃｉｄｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｃａｎｖａｌｉｄａｔｅｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔ
ｎｅｓｓｏｆｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｆａｔｉｇｕｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｆｉｎｄｉｎｇｓｏｆｔｈｉｓｐａ
ｐｅｒｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｇｕｉｄｅｌｉｎｅｓｆｏｒｄｅｓｉｇｎｉｎｇｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋｏｆｃｏｍｐａｃｔｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｉｓｔｏｎｐｕｍｐ；ｃｙｌｉｎｄｅｒｂｌｏｃｋ；ｆａｔｉｇｕｅｄａｍａｇｅ；ｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ；ｌｉｎｅａｒｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｄａｍａｇｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２０１５：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２０．１００８．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７７５０１３）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＺＣ０９００７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｙｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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第４５卷 第７期
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｌｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ７

　收稿日期：２０１８１１２０；录用日期：２０１９０２１７；网络出版时间：２０１９０３０６１０：４９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３０４．１０５０．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１５０４４０３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｓｏｎｇｂｏ＠ｍａｉｌ．ｉｏａ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：宋波，李威，廉国选．基于ＣＵＤＡ的超声二维声场ＥＦＩＴ仿真［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（７）：１３２２１３２８．
ＳＯＮＧＢ，ＬＩＷ，ＬＩＡＮＧＸ．ＥＦＩＴｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ２ＤｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｓｏｕｎｄｆｉｅｌｄｂａｓｅｄｏｎＣＵＤＡ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ
ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（７）：１３２２１３２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０６７５

基于 ＣＵＤＡ的超声二维声场 ＥＦＩＴ仿真
宋波

１，，李威
２，廉国选

１

（１．中国科学院声学研究所 声场声信息国家重点实验室，北京 １００１９０；　２．武汉武船计量试验有限公司，武汉 ４３００６０）

　　摘　　　要：随着图形处理器（ＧＰＵ）的快速发展，基于计算设备统一构架（ＣＵＤＡ）可以
方便地将并行计算技术应用于超声声场数值仿真计算，极大地提升计算效率。阐述了弹性动

力学有限积分算法（ＥＦＩＴ）的原理，在采用 ＣＰＵ实现带吸收边界的钢材料二维点源激励声场仿
真的基础上，基于 ＧＰＵ实现了仿真模型的并行计算，介绍了 ＧＰＵ程序的设计流程和参数优化
方法，包括纹理内存使用、吸收边界优化和数据传输优化。对比了相同条件下 ＣＰＵ和 ＧＰＵ仿
真计算的耗时和平均计算效率，定量分析了 ＧＰＵ对于 ＥＦＩＴ模型效率的提升。比对结果表明，
ＥＦＩＴ具有良好的并行计算条件，采用并行计算方法能够有效提升模型计算速度，对于复杂声
场仿真应用具有广阔的应用前景。

关　键　词：并行计算；弹性动力学有限积分算法 （ＥＦＩＴ）；二维声场；图形处理器
（ＧＰＵ）；计算设备统一构架 （ＣＵＤＡ）

中图分类号：ＴＰ３９１．９；Ｏ４２９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３２２０７

　　在超声工业检测中，一般采用数值仿真技术
对超声换能器在不同材料中的声场进行模拟计

算
［１］
。其中，弹性动力学有限积分算法（Ｅｌａｓｔｏｄｙ

ｎａｍｉｃＦｉｎｉｔｅＩｎｔｅｇｒａｔｉｏｎＴｈｅｃｎｏｌｏｇｙ，ＥＦＩＴ）采用交
叉网格模型，对均匀和非均匀介质中声场的模拟

具有较好的计算稳定性
［２］
。但随着仿真对象几

何尺寸的增大，计算单元数量迅速增长，导致数值

计算耗时过长，时间成本大幅增加，严重限制了

ＥＦＩＴ在实际工程中的应用。

通用图形处理器（ＧｒａｐｈｉｃＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＵｎｉｔ，
ＧＰＵ）能够提供高速的并行计算能力，而计算设备
统一构架（ＣｏｍｐｕｔｅＵｎｉｆｉｅｄＤｅｖｉｃｅＡｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ，
ＣＵＤＡ）使基于 ＮＶＩＤＩＡ公司 ＧＰＵ产品的并行计
算能够方便地推广到一般工程应用。ＮＶＩＤＩＡ公
司 ＧＰＵ和 ＣＵＤＡ相结合，为数值计算效率的提升
提供了新的实现手段，在成像算法、物理场模拟等

方面得到了广泛的应用
［３６］
。

本文基于 ＣＵＤＡ将并行计算技术应用于超
声声场的 ＥＦＩＴ，对钢材料中的声场分布进行仿真
计算，测试基于 ＧＰＵ并行计算和传统 ＣＰＵ计算
的效率差异。

１　弹性动力学有限积分算法
１．１　算法的积分形式

ＥＦＩＴ由 Ｆｅｌｌｉｎｇｅｒ和 Ｌａｎｇｅｎｂｅｒｇ［７］在 １９８９年
提出。该算法基于牛顿动量定理和广义胡克定律

给出了弹性动力学运动方程的积分形式，并对方

程组进行离散化，基于数值计算的方式在时间和

空间上进行迭代求解。通过研究表明，ＥＦＩＴ不但
能够模拟计算各向同性固体介质中弹性波的传播

和散射情况，而且对于各向异性固体材料也具有

较好的算法收敛性
［８１０］
。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907006&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ７期 宋波，等：基于 ＣＵＤＡ的超声二维声场 ＥＦＩＴ仿真

假设一个封闭的固体单元，体积以 Ｖ表示，封
闭表面的面积以 Ｓ表示，则根据牛顿动量定理可得
ｄ
ｄｔＶｐ（Ｒ，ｔ）ｄＶ＝Ｓ＝Ｖｎ·σ（Ｒ，ｔ）ｄＳ （１）

根据动量密度矢量定义：

ｐ（Ｒ，ｔ）＝ρ（Ｒ）·ｖ（Ｒ，ｔ） （２）
将式（２）代入式（１）可得
ｄ
ｄｔＶρ（Ｒ）·ｖ（Ｒ，ｔ）ｄＶ＝Ｓ＝Ｖｎ·σ（Ｒ，ｔ）ｄＳ

（３）

根据变形定律可得
［２，９］

ｄ
ｄｔＶε（Ｒ，ｔ）ｄＶ＝Ｓ＝Ｖ

１
２
（ｎｖ（Ｒ，ｔ）＋

　　ｖ（Ｒ，ｔ）ｎ）ｄＳ （４）

式中：Ｒ为质点的空间位置；ｔ为时间；ｎ为曲面外
法向向量；ｐ（Ｒ，ｔ）为质点的动量密度矢量；σ（Ｒ，
ｔ）为应力张量；ε（Ｒ，ｔ）为应变张量；ｖ（Ｒ，ｔ）为质
点速度矢量；ρ（Ｒ）为密度。

根据广义胡克定律可知，在弹性假设前提下，

应力与应变之间为单值线性关系，从而建立了

式（３）与式（４）中应力与应变之间的联系。
εｘｘ
εｙｙ
εｚｚ
２εｘｙ
２εｙｚ
２ε





















ｘｚ

＝ｓ

σｘｘ
σｙｙ
σｚｚ
σｘｙ
σｙｚ
σ





















ｘｚ

（５）

式中：ｓ为顺度系数矩阵。
１．２　积分形式的离散化

在获得弹性动力学运动方程积分表达式的基

础上，为进行数值计算需要对相关物理量进行离

散化。

假设整个仿真计算区域由紧密排布的相邻物

质单元构成，每个物质单元均为直角坐标系下边

长相等的立方体单元网格，同一个物质单元网格

内各相关物理量是恒定的。按照 ＥＦＩＴ，在整个计
算区域内需要将离散应力点和离散速度点交叉配

置。在一个网格单元中，３个正应力分量处于网
格单元的中心，３个切应力分量分别处于 ３个边
的中点，３个速度分量则分别处于物质单元的３个
面的中心位置，从而构成速度分量与应力分量相

互交错的网格放置方式（见图１）。
对于各向同性材料，弹性常数矩阵中独立常

数个数减少为２个，各向同性材料弹性常数矩阵
形式如下：

图 １　单个计算单元内速度与应力的分布
Ｆｉｇ．１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎ

ｓｉｎｇｌｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｕｎｉｔ

Ｃ＝

λ＋２μ ０ ０ ０ ０ ０
０ λ＋２μ ０ ０ ０ ０
０ ０ λ＋２μ ０ ０ ０
０ ０ ０ μ ０ ０
０ ０ ０ ０ μ ０
０ ０ ０ ０ ０

















μ

式中：λ和 μ为拉梅常数的２个参数。
因此，当在二维条件下计算各向同性材料中

超声波的传播和散射时，弹性动力学运动方程离

散后可以简化为

ｖ（ｎ）ｘ （ｔ）＝
１
Δｘ
·

２
ρ（ｎ） ＋ρ（ｎ＋Ｍｘ）

（σ（ｎ＋Ｍｘ）ｘｘ （ｔ）－

　　σ（ｎ）ｘｘ （ｔ）＋σ
（ｎ）
ｘｚ （ｔ）－σ

（ｎ－Ｍｚ）
ｘｚ （ｔ））

ｖ（ｎ）ｚ （ｔ）＝
１
Δｘ
·

２
ρ（ｎ） ＋ρ（ｎ＋Ｍｚ）

（σ（ｎ＋Ｍｚ）ｚｚ （ｔ）－

　　σ（ｎ）ｚｚ （ｔ）＋σ
（ｎ）
ｘｚ （ｔ）－σ

（ｎ－Ｍｘ）
ｘｚ （ｔ））

σ（ｎ）ｘｘ （ｔ）＝
１
Δｘ
［（λ（ｎ） ＋２μ（ｎ））（ｖ（ｎ）ｘ （ｔ）－

　　ｖ（ｎ－Ｍｘ）ｘ （ｔ））＋λ（ｎ）（ｖ（ｎ）ｚ （ｔ）－ｖ
（ｎ－Ｍｚ）
ｚ （ｔ））］

σ（ｎ）ｚｚ （ｔ）＝
１
Δｘ
［（λ（ｎ） ＋２μ（ｎ））（ｖ（ｎ）ｚ （ｔ）－

　　ｖ（ｎ－Ｍｚ）ｚ （ｔ））＋λ（ｎ）（ｖ（ｎ）ｘ （ｔ）－ｖ
（ｎ－Ｍｘ）
ｘ （ｔ））］

σ（ｎ）ｘｚ（ｔ）＝
１
Δｘ
·

４
１
μ（ｎ）
＋ １
μ（ｎ＋Ｍｘ）

＋ １
μ（ｎ＋Ｍｚ）

＋ １
μ（ｎ＋Ｍｘ＋Ｍｚ）

·

　　（ｖ（ｎ＋Ｍｚ）ｘ （ｔ）－ｖ（ｎ）ｘ （ｔ）＋ｖ
（ｎ＋Ｍｘ）
ｚ （ｔ）－ｖ（ｎ）ｚ （ｔ））

式中：ｎ为迭代步数；Ｍｘ、Ｍｚ分别表示 ｘ、ｙ方向计
算单元的步进量。

在此基础上，在时间序列 ｋ上进行迭代计算，
从而计算得到各时刻超声在固体介质中的传播和

散射情况。

ｖ（ｋ）ｉ ＝ｖ（ｋ－１）ｉ ＋ｖ（ｋ－
１
２）

ｉ Δｔ

σ（ｋ＋
１
２）

ｉｊ ＝σ（ｋ－
１
２）

ｉｊ ＋σ（ｋ）ｉｊ Δｔ

３２３１
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１．３　吸收边界
在实际工程应用中，有时检测对象体积较大，

如果对完整对象建模计算，将需要巨大的网格单元

数量，由于硬件资源的限制，实际很难实现，因此，

在实际工程中经常只对有限区域的声场进行计算。

但当以有限区域模拟较大区域时，由于存在

计算区域边界，将引入额外的计算边界反射。为

了避免模型中由于计算区域的限制形成边界反射

回波，本文采用完全匹配层（ＰｅｒｆｅｃｔＭａｔｃｈｅｄＬａｙ
ｅｒ，ＰＭＬ）吸收边界条件［１１１４］

，在计算区域边界处

设置了一定数量的吸收层，达到较好的边界吸收

效果。图 ２为未添加吸收边界时的声场分布情
况，图３为添加吸收边界后的声场分布情况。

图 ２　未设置吸收边界的声场分布
Ｆｉｇ．２　Ｓｏｕｎｄｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｏｕｔ

ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｂｏｕｎｄａｒｙ

图 ３　设置吸收边界的声场分布
Ｆｉｇ．３　Ｓｏｕｎｄｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈ

ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｂｏｕｎｄａｒｙ

２　基于 ＣＵＤＡ的 ＥＦＩＴ模型优化
２．１　ＧＰＵ与 ＣＵＤＡ

与传统 ＣＰＵ流水线型的数据处理方式不同，
为了适应大规模并行计算的需要，ＧＰＵ采用并行

多线程的内部构架，有效提升并行计算任务的执

行效率。

２０１６年，ＮＶＩＤＩＡ公司发布了第一款基于
ＣＵＤＡ的通用图形处理器（ＧＰＧＰＵ），为 ＧＰＵ广泛
应用于通用计算领域奠定了基础。

在提供高速并行计算能力的同时，ＧＰＵ也存
在自身的技术限制。为了达到高速的并行计算能

力，ＧＰＵ减少了逻辑计算单元的数量，因此逻辑
判断能力相对于 ＣＰＵ存在差距；同时，只有相同
的计算操作才能并行化，不同外部条件导致的算

法变更可能会由 ＧＰＵ自行转为串行处理，过多的
逻辑判断将极大地降低计算效率。在极端情况

下，不合理的程序设计会导致 ＧＰＵ计算速度远低
于 ＣＰＵ。

因此，在使用 ＧＰＵ进行并行计算时，首先需
要对计算模型进行分析，判断是否具备并行计算

的条件；然后对程序逻辑进行优化，合理分配

ＧＰＵ与 ＣＰＵ之间的工作内容，从而基于 ＣＵＤＡ实
现高质量的并行计算

［１５］
。

２．２　ＥＦＩＴ模型的并行实现
根据 ＥＦＩＴ，当前速度场每个单元的变化量由

前一时间节点应力场相关单元的数值计算得出，

而当前应力场变化量则由计算后的速度场相关单

元的数值计算得出。可见，在 ＥＦＩＴ的计算模型
中，待计算场量仅与已获得的计算结果相关，而待

计算场量各个单元之间在当前计算步骤中没有关

联。因此，并行计算方式可以简单、高效地实现

ＥＦＩＴ，而无需考虑计算过程中不同计算结果间的
同步问题。

基于以上分析，建立 ＥＦＩＴ并行计算模型，算
法实现流程如图 ４所示。由于 ＧＰＵ主要进行并
行计算，ＧＰＵ中存储单元的分配仍通过 ＣＰＵ进行
控制。在 ＥＦＩＴ计算模型初始化时，分别为 ｖｘ、ｖｚ、
σｘｘ、σｚｚ和 σｘｚ在 ＧＰＵ内存中分配二维的存储空
间。在计算过程中，为实现仿真计算中间变量的

灵活保存，通过 ＣＰＵ控制 ＧＰＵ分别完成速度场
和应力场的分步计算。

在程序的具体实现中，分别针对 ｖｘ、ｖｚ、σｘｘ、
σｚｚ和 σｘｚ设计各自的核函数。对于空间各单元，
首先将二维矩阵转换为一维向量，然后通过 ｉｄｘ＝
ｂｌｏｃｋＩｄｘ．ｘｂｌｏｃｋＤｉｍ．ｘ＋ｔｈｒｅａｄＩｄｘ．ｘ方式对所
有空间计算单元进行遍历；对于时间迭代则通过

ＣＰＵ控制程序循环实现。
２．３　纹理内存

在传统图像处理 ＧＰＵ中，纹理内存是专门针
对内存访问模式中存在大量空间局部性的图形应

４２３１
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　第 ７期 宋波，等：基于 ＣＵＤＡ的超声二维声场 ＥＦＩＴ仿真

用程序所设计的，对线程读取相邻近的内存位置

进行了优化。实现方式是通过将全局内存绑定为

纹理内存，对其读写操作通过专门的纹理缓存

（ｔｅｘｔｕｒｅｃａｃｈｅ）进行。而将纹理内存应用于通用计
算，则可以利用纹理缓存针对二维空间的局部性访

问优化，实现二维矩阵邻域访问速度的有效提升。

在 ＥＦＩＴ计算模型中，每个单元的值都是通过
另一个二维矩阵中相邻单元的值计算获得，如图５
所示。由于地址非连续，在采用一般内存进行计算

时，这些地址没有被缓存，因此每次访问时需要重

新进行寻址，导致内存访问速度较低。而采用纹理

内存时，相邻单元的地址将被整体缓存，极大降低

访存时间，从而使程序性能得到有效提升
［１６］
。

本文计算模型中，将速度场与应力场相关矩

图 ４　并行计算流程
Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐａｒａｌｌｅｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

图 ５　纹理内存线程寻址示意图
Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｅｘｔｕｒｅｍｅｍｏｒｙ

ｔｈｒｅａｄａｄｄｒｅｓｓｉｎｇ

阵均与纹理内存进行绑定，从而实现模型计算速

度的优化。由于 ＧＰＵ中纹理内存容量有限，在设
计实际算法时需要考虑纹理内存容量限制，当计

算区域超出纹理内存容量时，需要进行分块计算。

２．４　吸收边界优化
为对有限区域进行模拟计算，在 ＥＦＩＴ模型边

界设置一定数量的吸收层，形成吸收区域。与模

型中一般的计算单元不同，每个吸收层需要采用

包含衰减因子的波动方程，通过多个吸收层的衰

减近似达到边界声场吸收的效果。

引入衰减系数，导致吸收区域波动方程形式

变化。模型中可以按照单元位置判断是否处于吸

收区域，从而决定是否增加衰减系数。但这种实

现方式可能导致 ＧＰＵ在同一线程束（ｗｒａｐ）内的
分支语句执行不同的指令路径，此时条件判断的

不同指令路径线程只能被顺序执行，程序的并行

性被破坏，导致计算速度降低
［１７］
。

因此，在基于 ＣＰＵ的模型初始化过程中，增
加了吸收系数矩阵的定义，对于一般计算区域，吸

收系数预置为 １．０，而对于吸收区域单元则设置
为小于 １．０的衰减系数。在基于 ＧＰＵ进行计算
时，只需调用相应的衰减系数矩阵元素即可，从而

保证模型计算的并行性。

２．５　数据传输优化
ＧＰＵ具有高速的并行计算能力，但 ＣＰＵ与

ＧＰＵ之间的数据传输却受限于传输的带宽，成为
ＧＰＵ并行计算的瓶颈。因此在进行模型并行计
算过程中，需要合理设计 ＣＰＵ和 ＧＰＵ之间的数
据传输，使数据传输量与传输带宽相匹配。

对于 ＥＦＩＴ计算模型，由于计算过程为迭代计
算，当前计算参数为前一时间节点的计算结果，因

此在算法实现时，只需在程序初始化时完成相关

参数和参数矩阵的初始化，在并行计算过程中，无

需外部数据传入 ＧＰＵ，避免数据传输带来的速度
降低。

如果每次都将计算得到声场分布结果输出显

示，数据由 ＧＰＵ输出到 ＣＰＵ的时间将成为主要
的时间消耗，同时在实际应用中过于密集的声场

成像也没有意义。因此，在算法实现中，应根据实

际需要合理设置计算结果的输出频率，从而平衡

实际应用需求和数据传输效率。

３　仿真结果与效率分析
为了定量测量并行计算对于 ＥＦＩＴ的加速效

果，本文建立二维点源激励声场模型。模型中，检

测对象为钢材料，弹性模量为 ２０７ＧＰａ，泊松比为

５２３１



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　

０．２８９，材料密度为 ７．９×１０３ｋｇ／ｍ３，纵波声速设
置为 ５９００ｍ／ｓ。计算区域选取单元数为 ５１２×
５１２，单个单元边长设置为纵波波长的 １／１０，时间
步长为换能器周期的 １／２０。激励源选用中心频
率为１００ｋＨｚ的点源，振动 ５个周期，振动方向为
ｘ方向，激励源施加于计算区域的中心点。选取
计算区域边缘 ６４层单元作为吸收边界。各单元
系数采用单精度浮点数进行存储。

在并行计算时，选取 ＧＰＵ型号为 ＮＩＶＩＤＩＡ
ＮＶＳ５４００Ｍ，ＣＵＤＡ核心数为 ９６。ＣＵＤＡ运算在
ＶｉｓｕａｌＳｔｕｄｉｏ２０１０环境下基于 Ｃ语言编程，计算
结果通过 ＭＡＴＬＡＢ界面进行显示。

进行 ＣＰＵ和 ＧＰＵ计算结果对比之前，首先
确定 ＧＰＵ计算时选用的核函数参数。分别设置
ＧＰＵ线程块内线程数为１６×１６和３２×３２时进行
对比，选取最优的 ＧＰＵ计算参数。在进行 ２００次
迭代计算时，线程格内线程数为 １６×１６的条件
下，并行计算时间为 １０６０．８２６ｍｓ，而采用线程格
内线程数为 ３２×３２的条件下，并行计算时间为

１０８８．９０２ｍｓ。可见，两者耗时基本相同，线程格
内线程数为 １６×１６时计算耗时略短，因此，后续
计算中均采用线程格内线程数 １６×１６的参数
设置。

分别通过 ＣＰＵ和 ＧＰＵ运行程序进行计算，
选取第４５０次迭代和第６５０次迭代时主应力的计
算结果进行观察，显示图像如图６所示。

通过对比可以看出，基于 ＣＰＵ和 ＧＰＵ计算
结果完全一致。在此基础上，分别统计不同迭代

次数时计算耗时。

在统计计算时间时，无论是 ＣＰＵ程序或 ＧＰＵ
程序，仅统计计算本身耗时，程序开始运行时的初

始化和计算结果导出、显示时间等部分不计入统

计时间。统计结果如图７和图８所示。
通过图 ７和图 ８统计结果可以看出，采用

ＧＰＵ并行计算对 ＥＦＩＴ模型进行迭代计算时，相
对于 ＣＰＵ计算速度有明显的提升。本文模型中，
对于不同的迭代次数，计算速度提升在２３～３１倍
之间。

图 ６　ＧＰＵ与 ＣＰＵ计算结果对比
Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＧＰＵａｎｄＣＰＵｃｏｍｐｕｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

６２３１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ７期 宋波，等：基于 ＣＵＤＡ的超声二维声场 ＥＦＩＴ仿真

图 ７　ＧＰＵ与 ＣＰＵ计算耗时对比
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔｉｎｇｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆ

ＧＰＵａｎｄＣＰＵ

图 ８　ＧＰＵ与 ＣＰＵ平均每秒迭代次数对比
Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｉｔｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｓｉｎ

ｏｎｅｓｅｃｏｎｄｏｆＧＰＵａｎｄＣＰＵ

４　结　论

本文基于ＣＵＤＡ编程，实现了ＥＦＩＴ模型的并
行计算，并在此基础上对于 ＥＦＩＴ模型的 ＧＰＵ和
ＣＰＵ计算速度进行了对比，可以得到如下结论：

１）ＥＦＩＴ模型中，当前单元的计算只与对应
位置的已知计算结果有关，具有良好的并行计算

条件。

２）基于ＣＵＤＡ框架能够完成ＥＦＩＴ模型的并行
计算程序开发，计算结果与ＣＰＵ程序计算结果一致。

３）ＥＦＩＴ模型采用并行计算方法进行计算，
能够有效提升计算速度，而随着 ＧＰＵ性能的快速
提升，并行计算方法对于复杂声场仿真应用具有

广阔的应用前景。

由于本文中模型主要用于测试，需要获取部分

中间变量，如在实际应用中主要关注最终计算结

果，ＥＦＩＴ模型的并行计算仍可进行进一步优化。
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基于生成对抗网络的航天异常事件检测方法

张克明
１，蔡远文

１，任元
２，

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

　　摘　　　要：航天环境复杂，技术难度大，风险高，安全可靠性要求苛刻。航天异常事件
样本少，且难以获取，有针对性地开展异常事件检测（ＡＥＤ）很有必要。为预防航天事故，尽早
发现可能导致故障的异常事件，深入研究了最新人工智能和生成对抗网络（ＧＡＮ）技术，提出
了一种基于生成对抗网络的航天异常事件检测方法。使用正生成对抗网络模拟生成正常事件

样本，训练反生成对抗网络模拟生成异常事件样本，设计合理算法训练测试，计算输入事件与

正生成对抗网络生成的模拟正常事件欧氏距离，以及输入事件与反生成对抗网络生成的模拟

异常事件的欧氏距离差，实现对异常事件的精确检测。通过在美国国家标准与技术研究所数

据库（ＭＮＩＳＴ）数据集全部使用正常数据训练，并对异常事件检测性能进行了试验验证，试验结
果表明：在 ＭＮＩＳＴ数据集下，精确率和召回率综合评价指标（Ｆ１）及精确率和召回率曲线下面
积（ＰＲＣ）等关键技术指标比变分自动编码器（ＶＡＥ）方法相应指标性能至少分别提升了 ３１％
和１１％。在真实环境下采集的模拟航天音频数据试验，异常事件检测性能良好，进一步证实
了所提方法真实可用。

关　键　词：生成对抗网络 （ＧＡＮ）；异常检测；学习算法；深度学习；航天应用
中图分类号：ＴＰ３９１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３２９０８

　　随着中国航天事业的发展，航天任务趋于繁
重，系统安全可靠性要求越来越高。航天作为复

杂巨系统，加之日趋恶劣的太空环境，其安全及技

术难度不断加大。１９８６年 １月 ２８日，美国“挑战
者”号航天飞机发射７３ｓ时发生爆炸，７名航天员
和１名教师丧生，耗资１２亿美元的发射活动以失
败告终。中国近期发生的几起航天发射事故，除

事故直接巨大损失外，对中国航天事业发展造成

了难以弥补的影响和损失。为实现故障事前预

警、隐患尽早排除，而不是事后总结经验教训，除

加强科学管理外，还要在传统故障诊断检测方法

基础上，引进人工智能大数据等高新技术，对样本

稀少或者难以获取的航天异常事件开展有针对性

的精准检测，实现常态化航天事故预防。

异常事件检测 （ＡｎｏｍａｌｙＥｖｅｎｔｓＤｅｔｅｃｔｉｏｎ，
ＡＥＤ）是近年来人工智能领域的研究热点，在铁
路轨道异常检测、石油燃气管道异常检测、桥梁异

常检测、地震波声学检测、装备故障监控异常报警

及智能家居、公共安全监控、无人驾驶等领域都有

很好的应用前景。异常事件检测在国内外都得到

了广泛研究应用
［１２］
。

异常事件检测传统方法主要包括信号分

析
［３４］
、信息熵

［５］
、统计分析和聚类

［６］
等。信号分

析主要用于音频信号异常检测，优点是算法成熟，

不足是检测精度低。信息熵用于衡量信息、事件

的无序程度，多用于对网络流量、信号进行异常检

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907007&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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测，优点是无监督，不需要标记样本，不足是需要

严谨的信息论方法，难以发现未知异常事件。统

计分析方法基于数据的经验分布进行异常检测，

优点是可以对任意分布数据进行异常检测，问题

在于现实中数据不一定符合某种分布，检测结果

不确定。聚类方法假设稀疏样本或远离正常样本

的数据为异常样本，优点是简单、快速，处理大数

据集高效，缺点是参数选取难，数据不平衡或存在

孤立点、离群点，难以处理
［７１１］
。

随着深度神经网络技术的发展，国际上开始

采用自动编码器、卷积网络、生成对抗网络（Ｇｅｎ
ｅｒａｔｉｖｅＡｄｖｅｒｓａｒｉａｌＮｅｔｓ，ＧＡＮ）等方法开展异常事
件检测研究。Ａｎ和 Ｃｈｏ［１２］于２０１５年提出基于变
分自动编码器（ＶａｒｉａｔｉｏｎａｌＡｕｔｏｅｎｃｏｄｅｒ，ＶＡＥ）使
用重构概率进行异常检测，但存在部分关键性能

不佳问题。Ｌｉｍ等［１３］
于 ２０１７年提出使用一维卷

积循环网络进行稀有音频事件检测，主要用于对

音频事件进行检测。

由于航天领域具有环境复杂、技术难、风险

高、投入大和高度重视安全等特点，航天异常故障

具有不确定性、发展性和分散性等典型特性
［１４］
。

美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）从 ２０世纪 ７０年代
便开始研究航天诊断技术，建立航天器故障诊断

平台，保证了航天器的可靠运行，延长了航天器使

用寿命，提高了发射成功率，降低了运行风险。中

国自２０世纪 ７０年代成功发射第一颗卫星以来，
一直非常重视故障诊断和维护保障工作，并于

２０１４年成立了航天器在轨故障诊断与维修实验
室

［１５］
。常用航天故障及异常分析方法主要有信

号分析、概率统计、专家诊断、知识推理等。这些

方法存在重视诊断维护，缺少事前异常预警；侧重

专家知识推理，欠缺数据精准检测；主要针对已有

案例故障，难以检测未知、无样本、没出现过的异

常事件等不足
［１６］
。随着人工智能技术的发展成

熟，在航天领域研究应用深度学习、神经网络和大

数据等技术成为必然。国内，苏振华等
［１７］
基于

ＢＰ神经网络的卫星故障诊断法，以及燕飞和秦世
引

［１８］
基于 ＲＢＦ神经网络和 Ｍ距离的卫星故障诊

断等研究都是良好的开端，但还存在早期神经网

络学习效率低、收敛速度慢、需要大量标记数据等

问题。本文应用国际最新深度神经网络学习技

术，提出了基于生成对抗网络的航天异常事件检

测方法，不需进行数据标注，在没有异常事件样本

的条件下，全部采用正常数据进行学习训练，对没

有出现过的未知航天异常事件进行精准检测

预警
［１９］
。

１　生成对抗网络
２０１４年，生成对抗网络自 Ｇｏｏｄｆｅｌｌｏｗ等［２０］

提

出以来，迅速用于语音识别、图像处理、数据增强

和事件检测等方面。Ｓｃｈｌｅｇｌ等［２１］
开展基于生成

对抗网络的无监督异常监测引导标记发现研究，

用于诊断医学图像异常病变。Ｍｉｃｈｅｌｓａｎｔｉ和
Ｔａｎ［２２］开展基于条件生成对抗网络的语音增强和
噪声鲁棒性说话人识别研究。在相关专业领域都

取得了很好的试验结果。

１．１　结构原理
生成对抗网络的原理受博弈论中的二人零和

博弈启发，即二人的利益之和为零，一方的所得正

是另一方的所失。生成对抗网络主要由生成器 Ｇ
和判决器 Ｄ组成，如图 １所示。生成器 Ｇ输入随
机变量 Ｚ，输出由 Ｇ生成的尽量服从真实数据分
布的生成数据 Ｇ（Ｚ）。判决器 Ｄ输入真实数据 Ｘ
或生成器生成的数据 Ｇ（Ｚ），输出数据来源概率。
生成器 Ｇ的目的是尽量学习真实的数据分布，而
判决器 Ｄ的目的是尽量正确判别输入数据是来
自真实数据还是来自生成器生成的数据

［２３］
。

图 １　生成对抗网络结构示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｇｅｎｅｒａｔｉｖｅ

ａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｓ

１．２　训练算法
如何训练生成对抗网络呢？首先，优化判决

器 Ｄ，在给定生成器 Ｇ的情况下，Ｄ（Ｘ）相当于输
入真实数据时的输出，期望结果最大，预测结果越

接近１越好。Ｄ（Ｇ（Ｚ））相当于输入生成数据时
的输出，期望结果越小越好，即 Ｄ（Ｇ（Ｚ））越小越
好，预测结果越接近０越好。但是Ｄ（Ｘ）越大与

０３３１
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Ｄ（Ｇ（Ｚ））越小在同一个目标函数中优化时矛盾，
因而把Ｄ（Ｇ（Ｚ））改为求１－Ｄ（Ｇ（Ｚ））越大越好，

即求式（１）越大越好［２４］
。

ｍａｘ
Ｄ
Ｖ（Ｄ，Ｇ）＝Ｅｘ～ｐ（ｘ）（ｌｎＤ（Ｘ））＋

　　Ｅｚ～ｐ（ｚ）（ｌｎ（１－Ｄ（Ｇ（Ｚ）））） （１）

其次，优化 Ｇ，此时输入随机变量，输出生成
样本。期望生成样本的预测结果 Ｄ（Ｇ（Ｚ））越大
越好，１－Ｄ（Ｇ（Ｚ））越小越好，如下：
ｍｉｎ
Ｇ
Ｖ（Ｄ，Ｇ）＝Ｅｚ～ｐ（ｚ）（ｌｎ（１－Ｄ（Ｇ（Ｚ））））（２）

合并式（１）和式（２），得最大最小化目标函
数为

ｍｉｎ
Ｇ
ｍａｘ
Ｄ
Ｖ（Ｄ，Ｇ）＝Ｅｘ～ｐ（ｘ）（ｌｎＤ（Ｘ））＋

　　Ｅｚ～ｐ（ｚ）（ｌｎ（１－Ｄ（Ｇ（Ｚ）））） （３）

２　航天异常事件检测

航天器无论是在试验还是在实际发射、运行

中，异常事件都非常少，异常事件的典型样本缺

乏，难以覆盖异常事件分布，本文提出了一种新的

不需要使用异常事件进行训练，只利用大量正常

事件样本训练，实现对航天异常事件的检测。航

天正常事件原始数据主要来源于系统的音频、视

频传感器，各分系统和关键模块及环境等的监控、

监测和遥测、遥控等数据。

２．１　组成结构
基于生成对抗网络的航天异常事件检测主要

由正反２个生成对抗网络和检测器组成，结构如
图２所示。正生成对抗网络由正生成器和判决器
组成，先训练判决器判别事件是来自输入事件Ｘ

图 ２　航天异常事件检测结构组成
Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅａｎｏｍａｌｙ

ｅｖｅｎｔｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

还是来自正生成器生成正常事件 Ｇｎ（Ｚ）的判决
能力，随后训练正生成器生成模拟正常事件

Ｇｎ（Ｚ）的能力，系统不断迭代，循环训练，持续提
高正生成器的正常事件模拟生成能力和判决器的

判决能力
［２５］
。

反生成对抗网络由反生成器和判决器组成。

反生成器最大可能生成非正常事件，即努力模拟

异常事件。先训练判决器判别事件是来自输入事

件 Ｘ还是来自反生成器生成的模拟异常事件
Ｇａ（Ｚ）的判决能力，随后训练反生成器生成模拟
异常事件 Ｇａ（Ｚ）的能力，系统不断迭代，循环训
练，持续提高反生成器的模拟异常事件生成能力

和判决器的判决能力。

检测时，主要通过检测器，计算输入事件 Ｘ
与正生成器生成的模拟事件 Ｇｎ（Ｚ）的欧氏距离
差，以及与反生成器生成的模拟事件 Ｇａ（Ｚ）的欧
氏距离差，计算异常事件分值，设置合理的阈值，

将分值高的事件作为异常事件检出。

２．２　原　理
生成模型在人工智能领域占有重要地位，生

成方法和判别方法是机器学习中的２个分支。生
成模型是生成方法学习得到的模型，涉及对数据

的分布假设和分布参数的学习，能够根据学习来

的模型生成新的数据样本。生成模型主要有自动

编码器（ａｕｔｏｅｎｃｏｄｅｒ）、自回归模型（ａｕｔｏｒｅｇｒｅｓｓｉｖｅ
ｍｏｄｅｌｓ）和生成对抗网络等。

正生成对抗网络输入大量正常数据训练收敛

后，正生成器捕捉正常事件分布。检测时输入未

知样本输入 Ｘ，正生成器生成随机变量 Ｚ的映射
ｇｎ（Ｚ，Θ），如果 Ｘ为正常事件，具有相似事件分
布，则 ｇｎ（Ｚ，Θ）约等于 Ｘ，具有较小的样本距离。
如果 Ｘ为异常事件，事件分布不一致，则 ｇｎ（Ｚ，
Θ）不约等于 Ｘ，具有较大的样本距离。

反生成对抗网络输入大量正常数据训练收敛

后，反生成器捕捉异常事件分布。检测时输入未

知样本 Ｘ，反生成器生成随机变量 Ｚ的映射
ｇａ（Ｚ，Θ），如果 Ｘ为正常事件，事件分布不一致，
则 ｇａ（Ｚ，Θ）不约等于 Ｘ，具有较大的样本距离。
如果 Ｘ为异常事件，具有相似事件分布，则 ｇａ（Ｚ，
Θ）约等于 Ｘ，具有较小的样本距离。

如果生成器成功地学习到训练数据分布的良

好近似，检测时根据输入事件与生成事件的样本

距离大小，实现对异常事件的精确检测。

２．３　检测算法
生成对抗网络使用大量正常事件进行训练

后，正生成对抗网络学习到了大量正常事件的特

１３３１
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征，反生成对抗网络学习到了大量异常事件的特

征，检测时检测器通过计算输入与生成模拟事件

样本空间距离的欧几里得范数，计算异常分

Ａ（Ｘ，Θ）。异常分 Ａ（Ｘ，Θ）由输入向量 Ｘ与模拟
正常事件误差 Ａｎ（Ｘ，Θ）及输入向量 Ｘ与模拟异
常事件误差 Ａａ（Ｘ，Θ）决定。
Ａｎ（Ｘ，Θ）＝ Ｘ－Ｇｎ（Ｚ） ２ （４）

Ａａ（Ｘ，Θ）＝ Ｘ－Ｇａ（Ｚ） ２ （５）

为更好地检出异常事件，需要异常分 Ａ（Ｘ，
Θ）尽量大，通过使 Ａｎ（Ｘ，Θ）尽可能大，同时使
Ａａ（Ｘ，Θ）尽可能小实现。
Ａ（Ｘ，Θ）＝Ａｎ（Ｘ，Θ）－Ａａ（Ｘ，Θ） （６）

通过计算异常分 Ａ（Ｘ，Θ），根据具体实践，采
用合适阈值 ，如果异常分小于等于门限阈值 ，
判为正常事件，否则将异常分 Ａ（Ｘ，Θ）大于阈值
的事件判为异常事件检出

［２６２７］
。具体算法如下。

Θｄ为判决器中的参数，η为变量系数，Θｇ为生成
器中的参数。

算法１　异常事件检测算法
１：训练正生成对抗网络。
Ｆｏｒ变量１ｉｎｒａｎｇｅ（训练迭代数）：
　　Ｆｏｒ变量２ｉｎｒａｎｇｅ（输入事件总批数）：
　　　　输入正常事件样本Ｘ｛ｘ（１），…，ｘ（Ｎ）｝
　　　　输入随机变量样本Ｚ｛ｚ（１），…，ｚ（Ｎ）｝
　　　　更新参数使判决器随机梯度上升：

　　　　　 Ｖ（Ｄｎ，Ｇｎ）＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
（ｌｎＤｎ（ｘ

（ｉ）
））＋

　　　　　 ［ｌｎ（１－Ｄｎ（Ｇｎ（ｚ
（ｉ）
）））］

　　　　　 Θｄ← Θｄ＋η

Δ

Ｖ（Ｄｎ，Ｇｎ）
　　　　更新参数使正生成器随机梯度下降：

　　　　　　Ｖ（Ｄｎ，Ｇｎ）＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
［ｌｎ（１－

　　　　　　Ｄｎ（Ｇｎ（ｚ
（ｉ）
）））］

　　　　　 Θｇ← Θｇ－η

Δ

Ｖ（Ｄｎ，Ｇｎ）
　　Ｅｎｄｆｏｒ

　　Ｅｎｄｆｏｒ
２：训练反生成对抗网络。
Ｆｏｒ变量１ｉｎｒａｎｇｅ（训练代数）：
　　Ｆｏｒ变量２ｉｎｒａｎｇｅ（总共数据批数）：
　　　　输入正常事件样本 Ｘ｛ｘ（１），…，ｘ（Ｎ）｝
　　　　输入随机变量样本 Ｚ｛ｚ（１），…，ｚ（Ｎ）｝
　　　　更新参数使判决器随机梯度上升：

　　　　 Ｖ（Ｄａ，Ｇａ）＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
（ｌｎＤａ（ｘ

（ｉ）
））＋

　　　　［ｌｎ（１－Ｄａ（Ｇａ（ｚ
（ｉ）
）））］

　　　　Θｄ← Θｄ＋η

Δ

Ｖ（Ｄａ，Ｇａ）

　　　　更新参数使反生成器随机梯度下降：

　　　　 Ｖ（Ｄａ，Ｇａ）＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
（ｌｎＤａ（Ｇａ（ｚ

（ｉ）
）））

　　　　 Θｇ←Θｇ－η

Δ

Ｖ（Ｄａ，Ｇａ）
　　　　Ｅｎｄｆｏｒ

Ｅｎｄｆｏｒ
３：航天异常事件检测。
Ｆｏｒ变量１ｉｎｒａｎｇｅ（总共数据批数）：
输入检测事件样本Ｘ｛ｘ（１），…，ｘ（Ｎ）｝
输入随机变量样本 Ｚ｛ｚ（１），…，ｚ（Ｎ）｝
计算输入向量与模拟正常事件误 差

Ａｎ（Ｘ，Θ）：
Ａｎ（Ｘ，Θ）＝ Ｘ－Ｇｎ（Ｚ） ２

计算输入向量与模拟异常事件误 差

Ａａ（Ｘ，Θ）：
Ａａ（Ｘ，Θ）＝ Ｘ－Ｇａ（Ｚ） ２

计算异常分 Ａ（Ｘ，Θ）：
Ａ（Ｘ，Θ）＝Ａｎ（Ｘ，Θ）－Ａａ（Ｘ，Θ）
异常分大于门限阈值 ，则将结果判为

异常事件检出。

　　Ｅｎｄｆｏｒ
在理论算法上，针对航天异常事件样本稀少

的特点，改进生成对抗网络，提出反生成对抗网

络，全部采用正常事件样本进行训练，从而实现对

航天异常事件的有效检测。

３　试验验证

为了验证本文方法的可行性，并评估其性能

指标，用 Ｐｙｔｈｏｎ语言编写了试验验证程序，并使
用人工智能常用的美国国家标准与技术研究所数

据库 ＭＮＩＳＴ数据集和真实环境下采集的模拟航
天环境音频数据，进行了科学严谨的试验。

３．１　性能指标
航天异常事件检测主要性能指标有精确率、

准确率、召回率、精确率和召回率综合评价指标

（Ｆ１）、虚警率（ＦａｌｓｅＡｌａｒｍ，ＦＡ）、漏警率、接收器
工作特性曲线下面积（ＡＵＣ）及精确率和召回率
曲线下面积（ＰＲＣ）等。

１）精确率 Ｐ。即预测正确的正例数占预测
为正例数的比例，Ｐ＝ＴＰ／（ＴＰ＋ＦＰ），ＴＰ为预测正
确的正例数，ＦＰ为预测错误的正例数。

２）召回率 Ｒ。即预测为正例的数据占实际
正例数的比例，Ｒ＝ＴＰ／（ＴＰ＋ＦＮ），ＦＮ为被错误
预测为负例的数量。

３）Ｆ１。由于在实际应用中精确率与召回率
这２个指标是相互制约的，通常会根据任务需要

２３３１
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选择一个合适的平衡点，取最理想的召回率和精

确率值。精确率和召回率综合评价指标 Ｆ１定义
为：Ｆ１＝２ＰＲ／（Ｐ＋Ｒ）。

４）ＦＡ。ＦＡ＝ＦＰ／（ＴＰ＋ＦＰ）。反映被判为正
例样本中，有多少个是负例，即被误判为异常事件

的概率。

５）ＡＵＣ。是以假正率（ＦａｌｓｅＰｏｓｉｔｉｖｅＲａｔｅ，
ＦＰＲ）为横坐标，召回率为纵坐标绘制的曲线下的
面积，ＦＰＲ＝ＦＰ／（ＦＰ＋ＴＮ），是反映接收器工作特
征的综合指标，面积越大，性能越好，其中 ＴＮ为
预测正确的负例数。

６）ＰＲＣ。是以召回率为横轴，精确率为纵轴
的曲线下的面积。面积越大，性能越好。

３．２　ＭＮＩＳＴ数据集试验
３．２．１　数据准备

ＭＮＩＳＴ数据集是人工智能训练测试，尤其是
异常事件检测常用的手写数字图片识别数据集。

数据集来自美国国家标准与技术研究所，由训练

集和测试集组成，数据来自 ２５０个不同人手写的
数字。

从 ＭＮＩＳＴ数据集中生成１０个（０～９）不同数
字的数据集，将其中一个数字作为异常事件，其余

９个数字作为正常事件。训练集使用８０％的正常
事件，测试集使用剩余 ２０％的正常事件和所有异
常事件进行检测验证。

３．２．２　试验结果
表１为在 ＭＮＩＳＴ数据集上进行测试的部分

性能结果。测试中阈值的取值，以取得综合最优，

即 Ｆ１分最高为标准。从表１中可以看出，当异常
数字为１、７和９时总体性能较差。这与其他异常
检测方法使用 ＭＮＩＳＴ数据集测试结果一致，可能
是由于 １、７和 ９这 ３个数字区分度小，识别容易
混淆。

表２显示了在相同的ＭＮＩＳＴ数据集上，本文
表 １　基于 ＭＮＩＳＴ数据集异常检测性能

Ｔａｂｌｅ１　ＡｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｎＭＮＩＳＴ

异常数字 Ｆ１ 精确率 虚警率 ＡＵＣ

０ ０．７４６ ０．７４５ ０．３２９ ０．８７８

１ ０．７０１ ０．５４８ ０．４３０ ０．７５８

２ ０．７８３ ０．７１２ ０．３５７ ０．５５２

３ ０．７７９ ０．７１２ ０．３６２ ０．５３１

４ ０．７８７ ０．７１６ ０．３５１ ０．４９９

５ ０．８０１ ０．７０５ ０．３３１ ０．６１６

６ ０．７８６ ０．７８６ ０．３５３ ０．６９９

７ ０．７７５ ０．５２３ ０．３６８ ０．２７１

８ ０．７８７ ０．７７２ ０．３５１ ０．６１８

９ ０．７８４ ０．６８０ ０．３５６ ０．４６３

表 ２　本文方法与 ＶＡＥ方法异常检测性能对比

Ｔａｂｌｅ２　Ａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｂｅｔｗｅｅｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄａｎｄＶＡＥｍｅｔｈｏｄ

异常

数字

本文方法 ＶＡＥ［１２］

Ｆ１ ＰＲＣ Ｆ１ ＰＲＣ

０ ０．７４６ ０．７４５ ０．５３７ ０．５１７

１ ０．７０１ ０．５４８ ０．２０５ ０．０６３

２ ０．７８３ ０．７１２ ０．５９８ ０．６４４

３ ０．７７９ ０．７１６ ０．３３２ ０．２５１

４ ０．７８７ ０．７０５ ０．３８１ ０．３３７

５ ０．８０１ ０．７８６ ０．４２７ ０．３２５

６ ０．７８６ ０．８４６ ０．４３３ ０．４３２

７ ０．７７５ ０．５２２ ０．２１２ ０．１４８

８ ０．７８７ ０．７７２ ０．４９０ ０．４９９

９ ０．７８４ ０．６７９ ０．２１０ ０．１０４

方法的 Ｆ１和 ＰＲＣ测试指标与基于 ＶＡＥ异常检
测部分指标相比，有明显的性能提升。其中最好

的 Ｆ１值提升了 ２７３％，最差的提升了 ３１％，最好
的 ＰＲＣ性能提升了 ７７０％，最差的也提升了
１１％。ＶＡＥ数据来自文献［１２］。

ＭＮＩＳＴ数据集为手写数字图片，与航天异常
图像数据有近似一致性，在该数据集的测试性能

证明了本文方法对图像类数据异常特征的学习和

识别能力。试验结果表明，基于生成对抗网络的

航天异常事件检测方法在 ＭＮＩＳＴ数据集上，全部
采用正常事件进行训练后，能成功识别训练时从

未使用过的未知异常。

３．３　真实数据试验
３．３．１　数据准备

为了进一步对本文方法进行实证检验，使用

实际环境采集的数据来验证。鉴于航天数据的保

密性和敏感性，采集真实环境音频数据模拟航天

音频数据。正常事件采集自正常工作的电风扇声

音，异常事件采集电风扇中掉入纸条时发出的异

常声音。正常和异常事件以 ４８ｋＨｚ采样率分别
采集了 ４ｈ和 ２０ｍｉｎ的音频数据。使用 ２ｈ正常
音频数据进行训练，用另外２ｈ正常数据和２０ｍｉｎ
异常数据进行性能测试。通过将音频文件预加

重，每 ４０ｍｓ一帧，２０ｍｓ帧移，加汉明窗，快速傅
里叶变换后通过 １２８个梅尔滤波器得到 ４０个梅
尔频谱，每批输入 ５０个 ４００帧长数据进行训练
测试。

３．３．２　试验结果
全部使用在真实环境下采集的设备正常工作

音频数据进行训练，使用设备正常、异常比为

６∶１的音频数据进行测试。
测试结果如表３所示。可以看出，本文方法
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表 ３　真实环境数据检测性能
Ｔａｂｌｅ３　Ｄａｔａｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎ

ｒｅａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

迭代次数 Ｆ１ 精确率 召回率 ＡＵＣ

１ ０．７７８ ０．７４７ ０．８１３ ０．６１７

２ ０．９６３ ０．９４０ ０．９８７ ０．９７８

３ ０．９８１ ０．９８７ ０．９７５ ０．９８４

对真实环境下采集的完全使用正常数据训练，能

精准检测未知的异常事件，这对异常样本稀少或

者难以获取的航天等领域有很好的适用性。如

表３所示，当训练数据迭代 ２次时，检测性能明显
提升，但迭代３次及以上时，检测能力随迭代次数
增加变化不大。试验异常事件检测性能很好，几

乎全部检出了未知的异常事件，能很好地区分正

常和异常事件，当然这可能与采集数据的设备工

作环境简单、外界干扰少有关。在以后的具体应

用中还要采集实际工作环境各种复杂条件下的数

据进行更加深入细致的试验研究。

４　结　论

本文提出基于生成对抗网络的航天异常事件

检测方法，全部使用正常事件进行训练，采用合理

算法计算输入与生成模拟事件样本的欧氏距离

差，实现异常事件的有效检测。在 ＭＮＩＳＴ数据集
上的性能测试结果表明，能够有效检出未知异常

事件，Ｆ１和 ＰＲＣ等关键技术指标比 ＶＡＥ方法有
明显提升。利用真实环境下采集的音频数据进行

试验，取得了非常好的异常事件检出效果。由于

理论推导和具体试验全部采用正常数据进行训

练，这对异常事件样本稀少或者难以获取的航天

领域有很好的适用性和针对性。本文方法可拓展

用于网络、医学等异常事件未知或不确定领域，未

来会努力提高训练检测稳定性、提升综合性能指

标，实现真正工程应用。
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　第 ７期 张克明，等：基于生成对抗网络的航天异常事件检测方法
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（１．ＧｒａｄｕａｔｅＳｃｈｏｏｌ，ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎｏｍａｌｙｅｖｅｎｔｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎ（ＡＥＤ）ｉｓｑｕｉｔｅｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｓｐａｃｅｆｉｅｌｄｆｏｒｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｓｐａｃｅｅｎｖｉ
ｒｏｎｍｅｎｔ，ｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｈｉｇｈｒｉｓｋａｎｄｓｔｒｉｃｔｌｙｓａｆｅａｎｄｒｅｌｉａｂｌｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．Ｓｉｎｃｅｔｈｅｒｅａｒｅｆｅｗｓｐａｃｅ
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ｖｅｎｔｓｐａｃｅａｃｃｉｄｅｎｔｓａｎｄｆｉｎｄａｎｏｍａｌｙｅｖｅｎｔｓｔｈａｔｍａｙｌｅａｄｔｏｆａｕｌｔａｓｓｏｏｎａｓｐｏｓｓｉｂｌｅ，ａｎｏｖｅｌａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒ
ｓｐａｃｅａｎｏｍａｌｙｅｖｅｎｔｓｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｓ（ＧＡＮ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｎｏｒｍａｌ
ｅｖｅｎｔｓａｍｐｌｅｓａｒｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｎｏｒｍａｌＧＡＮ，ａｎｏｍａｌｙｅｖｅｎｔｓａｍｐｌｅｓａｒｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙａｎｏｍａｌｙＧＡＮ．Ｗｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄａｒｅａｓｏｎａｂｌｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆＥｕｃｌｉｄｅａｎｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｉｎｐｕｔｅｖｅｎｔｓａｎｄｓｉｍｕ
ｌａｔｅｄｎｏｒｍａｌｅｖｅｎｔｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｎｏｒｍａｌＧＡＮ，ａｎｄＥｕｃｌｉｄｅａｎｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｉｎｐｕｔｅｖｅｎｔｓａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄａｂ
ｎｏｒｍａｌｅｖｅｎｔｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙａｎｏｍａｌｙＧＡＮ．Ａｓａｒｅｓｕｌｔ，ａｂｎｏｒｍａｌｅｖｅｎｔｓｉｓｄｅｔｅｃｔｅｄａｃｃｕｒａｔｅｌｙ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｓ
ｔｒａｉｎｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅＭｉｘｅｄＮａｔｉｏｎａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｔａｎｄａｒｄｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＭＮＩＳＴ）ｄａｔａｂａｓｅ．Ｔｈｅ
ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｋｅｙｔｅｃｈｎｉｃａｌｉｎｄｅｘｅｓ，ｓｕｃｈａｓｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒａｔｅａｎｄｒｅｃａｌｌｒａｔｅｏｆｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｅｖａｌｕａ
ｔｉｏｎｉｎｄｅｘ（Ｆ１）ａｎｄｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒｅｃａｌｌｃｕｒｖｅ（ＰＲＣ），ａｒｅａｔｌｅａｓｔ３１％ ａｎｄ１１％ ｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｖａｒ
ｉａｔｉｏｎａｌａｕｔｏｅｎｃｏｄｅｒ（ＶＡＥ）ｍｅｔｈｏｄ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｗｅｅｖａｌｕａｔｅｄｔｈｅｍｅｔｈｏｄｂｙｃｏｌｌｅｃｔｅｄｄａｔａｉｎｒｅａｌｅｎｖｉｒｏｎ
ｍｅｎｔｗｈｉｃｈｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｐａｃｅａｕｄｉｏｄａｔａ．Ｔｈｅａｂｎｏｒｍａｌｅｖｅｎｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｓｖｅｒｙｇｏｏｄ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｅｄ
ｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃｏｕｌｄｄｅｔｅｃｔａｎｏｍａｌｙｅｖｅｎｔｉｎｒｅａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｓ（ＧＡＮ）；ａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｌｅａｒｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ；ｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ；
ｓｐａｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２８１５：２０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２８．１０１９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４７５４７２，６１８０３３８３，５１６０５４８９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｅｎｙｕａｎ＿８２３＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ
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基于非线性模态的复杂系统动力学特性分析方法

黄行蓉
１，刘久周

２，李琳
３，

（１．北京航空航天大学 中法工程师学院，北京 １０００８３；　２．中国运载火箭技术研究院，北京 １０００７６；

３．北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对非线性问题计算方法复杂和计算时间冗长一直是动力学领域的难点问
题，给出了一套简单、准确、高效的非线性模态分析方法，对于常见的非线性系统（如杜芬系

统、干摩擦系统和非线性材料等）均适用，具有一般性。首先，给出所提方法的基本理论与分

析流程；然后，以杜芬系统为例阐述了其在非线性实模态域的应用，以干摩擦系统为例描述了

其在非线性复模态域的应用，以压电系统为例展示了其在多场耦合域的应用；最后，给出了基

于该理论对大型复杂非线性系统求解时的减缩方法。所提方法的核心在于建立非线性模态参

数关于模态幅值的变化规律，不仅将系统的稳态响应求解问题简化为一维代数问题，极大地简

化了数值计算过程，而且有助于分析、理解系统的非线性动力学行为。将所提方法与模态综合

法结合，可用于高效求解大型复杂非线性系统动力学特性。

关　键　词：非线性模态分析；模态综合；杜芬；干摩擦；非线性材料；减缩模型
中图分类号：Ｏ３２２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３３７１２

　　模态分析技术已广泛应用于分析线性工程结
构，伴随其发展的模态综合技术在对大型复杂结

构系统的动力特性分析中占有越来越重要的地

位。相对而言，有关具有非线性动力学行为的大

型复杂工程结构分析的进展较为缓慢。鉴于模态

分析方法在线性系统分析中所显示的巨大作用，

近年来研究人员也试图将非线性模态的概念引入

结构分析，以期发展一套适用于非线性动力学系

统的高效分析方法。例如，Ｊｉａｎｇ等［１］
将非线性模

态用于分析简谐激励下的系统振动特性；Ｔｏｕｚé
和 Ａｍａｂｉｌｉ［２］将非线性模态用于分析包含杜芬非
线性项的减缩模型；Ｒｅｎｓｏｎ等［３］

介绍了非线性模

态应用于分析工程结构动力学响应；Ｈｕａｎｇ等［４］

将非线性模态与模态综合法结合用于分析一般非

线性系统的动力学响应；Ｌｉｕ等［５］
利用非线性模

态研究了包含压电阻尼的非线性结构。为了求解

各种非线性模态，衍生了多种数值计算方法，如正

规形法、不变流形法、摄动法中的多尺度法，这些

方法各具特点，各有其适合的范围，但真正适用于

求解大型工程结构的方法并不多。

２０世纪 ６０年代初，Ｒｏｓｅｎｂｅｒｇ［６］在其非线性
模态奠基之作中指出，系统在共振区的响应可用

该阶非线性模态来近似；随后，为了解决非线性模

态不具叠加性问题，ＳｚｅｍｐｌｉｎｓｋａＳｔｕｐｎｉｃｋａ［７］提出
了单模态共振理论，建立了自由振动状态下的系

统非线性模态和响应幅值间的关系；Ｊéｚéｑｕｅｌ［８］和
Ｓｅｔｉｏ［９］等分别从理论和实验的角度对该理论进行
了完善和发展，将线性模态分析方法推广到求解

非线性系统响应。该理论已被众多学者认可和应

用
［１０１１］

，如郑兆昌
［１２］
指出表征线性系统特性的主

模态是沟通线性振动和非线性振动之间的桥梁。

因此，主共振模态的计算与分析是大型复杂非线

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907008&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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性结构动力学特性分析中至关重要的一步。

本文基于非线性模态理论及非线性动力学系

统计算方法的研究进展，提炼出了一种通用的、便

于数值计算的非线性模态分析方法，并给出了分

析步骤。本文方法的核心是建立主共振模态的特

征频率、振型与对应的模态振动幅值之间的关系，

用模态参数的变化规律来刻画非线性动力学特

性。为了证明本文方法的一般性及普遍应用价

值，在给出其基本理论与分析流程之后，首先以杜

芬系统为例阐述了其在非线性实模态域的应用，

并与用直接积分求解系统方程的结果作了对比；

然后通过对干摩擦系统和压电系统的求解与分析

分别展示了其在非线性复模态域及多场耦合域的

应用；最后给出了基于该理论对大型复杂非线性

结构系统求解时的减缩方法。

１　非线性系统的模态分析方法理论

线性系统具有模态不变性、模态正交性和叠

加性；线性系统的所有模态共同构成了一组模态

基，系统的所有解都可以由这些模态的线性叠加

组合获得。对于非线性系统来说，线性模态理论

中的模态不变性和正交性不再成立。鉴于非线性

动力学系统中的非线性力与系统自身运动状态的

相关性（在位形空间中依赖于位移或速度），非线

性模态理论认为在模态空间里，非线性模态不像

线性系统的模态那样与外界因素无关，而是也与

外界因素相关；这种相关性，可以通过引入一个随

外界因素变化的模态参数来表示。本文选取模态

振动幅值（简称模态幅值）作为表征模态与外界

因素直接相关的参数。模态幅值的引入意味着非

线性振动模态与线性系统模态的本质不同：对于

离散系统它不再是一组成比例的数。

１．１　非线性模态理论
记系统中的非线性力为 珓ｆ（ｕ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）；非

线性系统对应的运动方程为

Ｍ ｕ̈（ｔ）＋Ｋｕ（ｔ）＋珓ｆ（ｕ（ｔ），ｕ（ｔ），ｔ）＝Ｐ（ｔ）（１）

式中：Ｍ为质量矩阵；Ｋ为刚度矩阵；Ｐ为外激励
力；ｕ为位移。

设 珟ωｊ（ｑｊ）和 珦Φｊ（ｑｊ）分别为对应于第 ｊ阶主共
振的模态频率和模态振型，二者均为模态幅值 ｑｊ
的函数。系统在第 ｊ阶主共振区按模态 珦Φｊ（ｑｊ）做
自由振动时，式（１）为
－珟ω２ｊ（ｑｊ）Ｍ珦Φｊ（ｑｊ）＋Ｋ珦Φｊ（ｑｊ）＋
　　珓ｆｋ（珦Φｊ（ｑｊ））＋ｉ珟ωｊ（ｑｊ）珓ｆＤ（珦Φｊ（ｑｊ））＝０ （２）

式（２）意味着在主共振区，方程中的非线性

力被分解成了两部分：珓ｆｋ（珦Φｊ（ｑｊ））对应非线性力
产生的刚度效应，珓ｆＤ（珦Φｊ（ｑｊ））对应非线性力产生
的阻尼效应。

为了求解上述非线性问题，对非线性特征振

型关于质量矩阵作归一化处理：

珦ΦＴｊ（ｑｊ）Ｍ珦Φｊ（ｑｊ）＝１ （３）
结合式（２）和式（３），通过牛顿拉夫逊迭代

算法可近似求解该非线性方程，得到以 ｑｊ为参数
的主共振模态的频率和振型。

１．２　非线性模态参数
基于１．１节的非线性模态理论，可以提取出

一系列表征非线性系统动力学行为的模态参数。

类似线性系统，定义如下模态质量、模态阻尼和模

态刚度：

珟ｍｊ（ｑｊ）＝珦Φ
Ｔ
ｊ（ｑｊ）Ｍ珦Φｊ（ｑｊ） （４）

珘ηｊ（ｑｊ）＝珦Φ
Ｔ
ｊ（ｑｊ）｛珓ｆＤ（珦Φｊ（ｑｊ））｝ （５）

珓ｋｊ（ｑｊ）＝珦Φ
Ｔ
ｊ（ｑｊ）（Ｋ珦Φｊ（ｑｊ）＋珓ｆｋ（珦Φｊ（ｑｊ））） （６）

式中：珟ｍｊ（ｑｊ）为非线性模态质量，根据归一化准
则，其值为 １；珘ηｊ（ｑｊ）为非线性力产生的非线性模
态阻尼；珓ｋｊ（ｑｊ）为非线性模态刚度，由系统本身刚
度和非线性力共同组成。这些参数均与 ｑｊ相关。
通过分析这些模态参数随 ｑｊ的变化规律，即可以
进一步分析由非线性力产生的刚度效应和阻尼效

应随外界因素的改变。

设对应于某一个不变的外界状态（即对应某

一个 ｑｊ），第 ｊ阶主共振模态可表示成一系列线性
模态振型的组合，假设选取 Ｎ１阶线性模态 Φｉ来
构成该阶非线性模态：

珦Φｊ（ｑｊ）＝∑
Ｎ１

ｉ＝１

珘βｉｊ（ｑｊ）Φｉ （７）

式中：珘βｉｊ（ｑｊ）为第 ｉ阶线性模态在第 ｊ阶非线性模
态中所占比例，称作 ｑｊ状态下线性模态在该阶非
线性模态中的参与系数，简称 ｑｊ状态下线性模态
参与系数。通过分析这一系数，可以获得在 ｑｊ状
态下该阶非线性模态振型的主要组成成分，以及

所选的线性模态振型所占权重。

为了便于对系统作模态分析和之后求解系统

的强迫响应，可进一步对这些非线性模态参数关

于模态幅值的变化做插值处理，构造非线性模态

参数关于模态幅值的函数。

１．３　基于单模态共振理论求解系统强迫响应
当系统受到外界简谐激励 Ｐ０ｃｏｓ（ωｔ）时，设

主共振模态响应解的振动频率与激振力频率一

致，为 ω。
ｕｊ（ｔ）≈ ｑｊ珦Φｊ（ｑｊ）ｃｏｓ（ωｔ） （８）

将式（８）代入非线性微分方程并左乘珦ΦＴｊ（ｑｊ）

８３３１
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可得

（－ω２珟ｍｊ（ｑｊ）＋ｉω珘ηｊ（ｑｊ）＋珓ｋｊ（ｑｊ））ｑｊ＝

　　珦ΦＴｊ（ｑｊ）Ｐ０ (＝ ∑
Ｎ１

ｉ＝１

珘βｉｊ（ｑｊ）Φ )ｉ
Ｔ

Ｐ０ （９）

由１．１节和１．２节已知，对于一个给定的 ｑｊ，
通过求解非线性方程式（２），即可得到模态参数
珘ηｊ（ｑｊ）、珓ｋｊ（ｑｊ）和 珘βｉｊ（ｑｊ），进一步用插值的方法还
可以获得这些模态参数与模态幅值近似的函数关

系。接下来的问题是 ｑｊ的确定。根据定义，ｑｊ是
一个与外界因素相关的参数；其确定过程实际上

也是具有外激励的非线性系统运动方程求解的过

程。可以利用１．２节中获得的模态参数与模态幅
值近似的函数关系，即将这些函数关系代入方程

式（９），再利用牛顿拉夫逊迭代算法求解该代数
方程，则容易求出非线性模态幅值为

ｑｊ
(

＝
∑
Ｎ１

ｉ＝１

珘βｉｊ（ｑｊ）Φ )ｉ
Ｔ

Ｐ０

－ω２珟ｍｊ（ｑｊ）＋ｉω珘ηｊ（ｑｊ）＋珓ｋｊ（ｑｊ）
（１０）

求得该激励下非线性系统的模态幅值后，再

将其代入１．２节中得到的模态参数关于模态幅值
的函数关系，很容易求解出系统受到外界简谐激

励时对应的单阶主共振模态振型和与之对应的模

态参数值，而单阶非线性模态的稳态响应则通过

式（１１）得到：

ｕｊ≈ ｑｊ∑
Ｎ１

ｉ＝１

珘βｉｊ（ｑｊ）Φｉ （１１）

根据由单模态共振理论发展得到的主共振模

态近似法
［６１１］
，最终系统的强迫响应可通过所选

取的各单阶非线性模态强迫响应叠加得到，如下：

ｕ≈∑
Ｎｎｌ

ｊ＝１
ｕｊ≈∑

Ｎｎｌ

ｊ＝１
ｑｊ珦Φｊ（ｑｊ） （１２）

式中：Ｎｎｌ为选取的非线性模态阶数。
需要强调的是，这里的非线性模态叠加与线

性模态叠加有本质差别。线性系统是基于模态的

正交性，首先求出表征系统固有特性的模态（与

外激励无关），以模态为正交基构造模态空间，在

模态空间求解解耦的受迫振动方程；非线性系统

第一不满足模态正交性，第二其模态与外界激励

相关；其响应幅值的求解基于主共振模态近似理

论，即认为共振区的系统响应可由单阶非线性模

态响应近似
［６７］
。求解该单阶非线性模态响应

时，考虑到非线性模态与系统受激励和响应水平

的相关性，需先建立自由振动状态下单阶模态与

其模态幅值的函数关系，再代入受迫振动方程迭

代计算出特定激励力下的单阶模态幅值和非线性

模态，最后代入式（１１）和式（１２）分别求出单阶非

线性模态响应和系统响应。

综上所述，基于非线性模态分析求解系统稳

态响应的步骤可以由图１所示流程图来表示。

图 １　非线性模态分析求解稳态响应流程
Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｌｖｅｄｂｙ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓ

需要指出的是，在计算过程中构成 ｊ阶非线
性模态的线性模态阶数 Ｎｌ及非线性模态阶数 Ｎｎｌ
不能太小，但也不是越大越逼近精确值；与线性系

统不同的是，在大于某一值后其值再增大将不再

影响结果精度
［４，１３１４］

。

上述方法在求解大型复杂非线性系统时极具

优势。以谐波平衡法为例，若考虑 ｍ阶谐波成
分，需要迭代求解 ｍＮ×ｍＮ维非线性矩阵方程才
能求解非线性系统的响应。然而应用本文方法在

求解系统响应时，依据单模态共振理论，若选取

Ｎｎｌ阶非线性模态来近似表示系统的解，非线性矩
阵方程可被解耦成 Ｎｎｌ个 Ｎ×１维的非线性方程，
求解单阶非线性模态响应时分为如下 ２步：①求
解非线性模态，即求解 Ｎ×１维非线性方程；②求
解单阶主共振模态对应的模态幅值，求解标量形

式的单变量非线性方程，由此大大减少了计算时

间和计算机所需内存。

除了能获得非线性系统的稳态响应之外，本

文方法还能通过非线性模态参数，从模态角度分

析系统的非线性特性，总结非线性系统的振动特

性和非线性行为特征。

２　在非线性实模态域的应用

为了验证本文方法的合理性，首先用该方法

９３３１
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求解了杜芬系统，并将结果与直接积分求解杜芬

方程的结果进行对比。

２．１　多自由度杜芬系统的求解
杜芬系统是一种同时具有线性刚度与立方刚

度的系统。单自由度杜芬振子模型由 Ｄｕｆｆｉｎｇ［１５］

最早提出，Ｄｕｆｆｉｎｇ及后人基于此模型研究总结了
很多非线性系统的典型特性。在数值方法充分发

展的今天，杜芬系统经常用于检验新算法的功效。

受激振力频率为 ω的简谐激励的无阻尼杜
芬系统的运动微分方程为

Ｍ ｕ̈（ｔ）＋Ｋｕ（ｔ）＋αｕ３（ｔ）＝Ｐ０ｃｏｓ（ωｔ） （１３）
根据第１节所介绍的理论和方法，对式（１３）

求解时，先借助非线性模态理论求得非线性模态，

再计算单阶主共振模态对应的谐波激励下系统的

响应，最后对选取的单阶主共振模态对应的稳态

响应做叠加，从而得到系统的稳态响应。由于是

无阻尼系统，应用迭代算法求解该方程时仍在实

数空间里。

将单阶非线性共振模态对应的系统响应表

示为

ｕｊ（ｔ）≈ ｑｊ（ｔ）珦Φｊ（ｑｊ）＝ｑｊｃｏｓ（ωｔ）珦Φｊ（ｑｊ） （１４）
再将式（１４）代入杜芬系统方程，可得
－ω２Ｍｑｊ珦Φｊ（ｑｊ）ｃｏｓ（ωｔ）＋Ｋｑｊ珦Φｊ（ｑｊ）ｃｏｓ（ωｔ）＋

　　 (α ｑ３ｊ珦Φ３ｊ（ｑｊ）３４ｃｏｓ（ωｔ）＋
　　ｑ３ｊ珦Φ

３
ｊ（ｑｊ）

１
４
ｃｏｓ（３ωｔ )） ＝Ｐ０ｃｏｓ（ωｔ） （１５）

若忽略三阶以上谐波成分的影响，仅考虑主

谐波成分，

(
可得系统的模态空间运动微分方程为

－珟ω２ｊＭ珦Φｊ（ｑｊ）＋Ｋ珦Φｊ（ｑｊ）＋

　　 ３
４α
ｑ２ｊ珦Φ

３
ｊ（ｑｊ )） ｑｊ＝Ｐ０ （１６）

杜芬系统的非线性模态刚度为

珓ｋｊ＝珦Φ
Ｔ
ｊ（ｑｊ）Ｋ珦Φｊ（ｑｊ）＋

３
４α
ｑ２ｊ珦Φ

３
ｊ（ｑｊ( )） （１７）

２．２　二自由度杜芬系统的计算与分析
本节通过对一个包含杜芬振子的二自由度参

数模型（见图 ２）的具体求解，展示第 １节中描述
的非线性模态分析方法的可行性和有效性，并通

图 ２　二自由度非线性参数模型
Ｆｉｇ．２　２ＤＯＦｎｏｎｌｉｎｅａｒｐａｒａｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌ

过与在时域直接积分获得的结果比较，验证其正

确性。

图２所示参数模型采用无量纲参数，振子质
量分别为 ｍ１ ＝１、ｍ２ ＝１，弹簧刚度分别为 ｋ１ ＝
６００、ｋ２＝４００。振子 ｍ１受简谐激振力作用，当用
其模拟旋转机械的偏心力时，激振力表达式为：

Ｆ＝Ａ０ｍｒω
２ｃｏｓ（ωｔ），ｍ为偏心质量，ｒ为偏心半

径，取 ｍｒ＝０．０１，Ａ０为激振力幅值，取 Ａ０＝０．０３。

在２个质量块 ｍ１和 ｍ２之间引入杜芬振子，立方

项系数为 α＝１×１０８。为避免计算过程中共振区
出现数值溢出问题，在计算时引入阻尼系数为

０．５％的微小黏滞阻尼。则该系统对应的数值求

[
解方程为

１ ０]０ １

ｘ̈１
ｘ̈[ ]
２

[＋ ５ －２]－２ ２

ｘ１
ｘ[ ]
２

＋

[　
１０００ －４００]－４００ ４００

ｘ１
ｘ[ ]
２

＋

　１×１０８
（ｘ１－ｘ２）

３

－（ｘ１－ｘ２）








３ [＝ ０．０３]０

ω２×０．０１ｃｏｓ（ωｔ）

（１８）

将第１节中描述的非线性模态理论应用于计
算该杜芬非线性系统的强迫响应，并与龙格库塔

时域积分法计算得到的频响曲线进行比较，ｍ１和
ｍ２的响应比较曲线分别如图３和图４所示。

由图３和图 ４可知，非线性模态分析方法与
时域积分法得到的频响曲线吻合良好，由此验证

了非线性模态分析方法的准确性。上述结果表

明，不论是 ｍ１还是 ｍ２，均在第二阶共振频率附近
表现出了较强的非线性特征，出现了典型的跳

图 ３　针对杜芬系统采用时域积分法和非线性模态分析

方法计算 ｍ１的频响曲线

Ｆｉｇ．３　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ１ｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙ

ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌ

ａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒＤｕｆｆｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

０４３１
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跃现象，蓝线和红线错位区为不稳定区域。

在用非线性模态分析方法求解的同时，还获

得了有助于分析非线性系统动力学特征的模态参

数。非线性模态频率和表征模态振型的模态参与

系数随非线性模态幅值的变化规律分别如图５和
图６所示。

通过分析图 ５中 ２个模态频率的变化趋势，
观察到第一阶从２．２５Ｈｚ逼近２．６３Ｈｚ趋近稳定，
第二阶则从５．５Ｈｚ开始不断增大，最后呈发散趋
势，可初步得出第二阶共振频率非线性更强的结

论。另外，通过比较图６中两阶模态的模态参与

图 ４　针对杜芬系统采用时域积分法和非线性模态分析

方法计算 ｍ２的频响曲线

Ｆｉｇ．４　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ２ｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙ

ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌ

ａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒＤｕｆｆｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

图 ５　杜芬系统的两阶非线性模态频率

随模态幅值的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈ

ｍｏｄａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｏｒｔｈｅｔｗｏｍｏｄｅｓｏｆ

Ｄｕｆｆｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

图 ６　杜芬系统的两阶模态参与系数随模态幅值的变化
Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍｏｄａｌｐａｒｔｉｃｉｐａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｗｉｔｈｍｏｄａｌ

ａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｏｒｔｈｅｔｗｏｍｏｄｅｓｏｆＤｕｆｆｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

系数，第一阶为０．２５小于第二阶 ０．３５，说明第一
阶非线性模态与第一阶线性模态的相关性更大，

且随着模态幅值的增加，相关性相应增加。第二

阶非线性模态与第一阶和第二阶线性模态均有相

关性，且随着模态幅值的增加，与两阶线性模态的

相关性均增加。另外，通过分析模态参与系数随

模态幅值的变化率可知，第二阶非线性模态表现

出更强的非线性。同样地，也可得出第二阶模态

非线性较强的推论。

３　在非线性复模态域的应用

３．１　具有干摩擦阻尼的振动系统
干摩擦阻尼不受温度限制、结构简单、减振效

果明显，且经济性好，这些优势使其成为航空发动

机结构部件最主要的减振方式
［１６］
。干摩擦阻尼

由接触面之间的相对运动产生，图 ７给出一种描
述干摩擦阻尼器的力学模型

［１１］
。图中：ｋｔ为接触

面之间的接触静刚度，ｋｄ为接触面产生相对滑移
之前的线性动刚度，接触面上的滑动摩擦因数为

μｄ，正压力为ＦＮ。由干摩擦产生的非线性运动阻

图 ７　双线性迟滞干摩擦模型示意图［１１］

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂｉｌｉｎｅａｒｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓ

ｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ［１１］
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力不仅与接触面之间的相对位移有关，还与相对

运动方向有关，因此，干摩擦阻尼器既具有刚度效

应，又包含阻尼效应。

刻画干摩擦力与位移的关系的模型有多种，

最常用的是根据 Ｍａｓｉｎｇ法则建立的双线性迟滞
模型

［１７］
，如图８所示。该模型代表了系统振动一

个稳定周期内摩擦力的变化规律，现以前四分之

一周期为例说明。当接触面之间的相对位移从 ０
增加 ｘｄ的过程中，两接触面之间的相对运动表现
出黏滞特性；当相对位移突破 ｘｄ这个特征位移
时，相对运动出现宏观滑移特性。上述过程中，接

触面上摩擦力大小随相对位移的变化为

ｆ＝
（ｋｄ＋ｋｔ）ｘ　　 ｘ∈ ［０，ｘｄ）

ｋｔｘ＋ｋｄｘｄ ｘ∈ ［ｘｄ，＋∞
{

）
（１９）

式中：特征位移 ｘｄ与线性动刚度 ｋｄ、接触面上的
滑动摩擦因数 μｄ和正压力 ＦＮ相关，满足：ｘｄ＝
μｄＦＮ／ｋｄ。

Ｍａｓｉｎｇ法则的表述为：若初始加载过程中摩
擦力和相对位移满足如下函数关系：

Ｍａｓ（ｆ，ｘ）＝０ （２０）
则基于 Ｍａｓｉｎｇ法则构造的迟滞环曲线满足：

Ｍａｓｆ－ｆｍ
２
，
ｘ－ｘｍ( )２

＝０ （２１）

基于上述干摩擦模型的干摩擦力对系统的刚

度和阻尼均有贡献，因此对于一个稳定周期，可将

摩擦力在复域空间表示为

ｆｆｒｉｃ ＝ｆｆｒｉｃ
ｃ ＋ｉｆｆｒｉｃ

ｓ
（２２）

图 ８　基于 Ｍａｓｉｎｇ法则建立的干摩擦迟滞环［１７］

Ｆｉｇ．８　ＨｙｓｔｅｒｅｓｉｓｌｏｏｐｏｆｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＭａｓｉｎｇ’ｓｒｕｌｅ［１７］

３．２　二自由度干摩擦系统的计算与分析
为了说明非线性模态分析方法在复模态域中

的应用，沿用如图２所示的二自由度参数模型，仅
将其中的非线性刚度（杜芬刚度模型）用干摩擦

（双线性迟滞环）模型替代（假设系统中存在干摩

擦阻尼器），系统的质量和刚度矩阵保持不变，外

界激励形式不变，激振力幅值取 Ａ０＝３；此系统中

干摩擦为主要阻尼，但为了避免计算中出现数值

溢出问题，仍在求解过程中引入了阻尼因子为

０．０５％的极微弱黏滞阻尼。双线性迟滞环模型参
数 ｋｄ＝２００、ｋｔ＝０．２，接触面上的滑动摩擦因数取
μｄ＝０．５，正压力取ＦＮ＝１５Ｎ。该系统对应的数值
求解方程与式（１８）相比，仅在激振力幅值和非线
性力这２项上有差异，其中激振力幅值从 ０．０３Ｎ
变为３Ｎ，非线性力从三次项变为由式（２２）确定
的干摩擦力。

当系统中的非线性力同时包含刚度项和阻尼

项时，其运动方程中包含了复数项，对应的数值求

解问题转化为复域的求解问题，此处需注意将方

程中的未知量设为复变量进行分析。根据非线性

模态理论和纽马克时域积分法计算的２个质量块
的频响幅值对比曲线分别如图 ９和图 １０所示。
同时给出数值积分的结果，目的在于对非线性复

模态分析计算结果的正确性进行校核。

由图９和图１０可知，非线性模态理论分析带
有干摩擦阻尼器的隐式非线性系统同样有效，与

图 ９　针对干摩擦系统采用时域积分法和非线性模态

分析方法计算 ｍ１的频响曲线

Ｆｉｇ．９　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ１ｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙ

ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌ

ａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

图 １０　针对干摩擦系统采用时域积分法和非线性模态

分析方法计算 ｍ２的频响曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ２ｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙ

ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄａｌ

ａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ
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时域积分法相比，速度快而不损失计算精度。因

此，可根据非线性模态分析方法，快速求出不同正

压力下的系统位移随激振力频率的变化曲线，如

图１１和图 １２所示，其中正压力取 ０，５，１５，５５，
１０５，２０００Ｎ。对于质量块 ｍ１和 ｍ２来说，第一阶
共振频率附近的最优控制正压力均值为 １５Ｎ，而
第二阶共振频率附近的最优控制正压力均值

为５５Ｎ。
除此之外，在基于非线性模态理论计算频响

曲线时，还得到了系统的共振频率和干摩擦模态

阻尼比随模态幅值的变化曲线，如图 １３和图 １４
所示。如此就可以从模态的角度去分析系统的非

线性特性。可以看到，当模态幅值增大时，第一、

二阶共振区的频率均呈下降趋势；第一阶共振区

的频率从２．４２Ｈｚ降到 ２．２５Ｈｚ，第二阶共振区的
频率从６．３Ｈｚ降到５．５Ｈｚ；其中２．４２Ｈｚ和６．３Ｈｚ
分别对应干摩擦阻尼器的接触面处于黏滞状态的

系统二阶固有频率，即 ｍ１和 ｍ２间刚度为 ｋ２ ＋
ｋｄ＋ｋｔ的情况；２．２５Ｈｚ和５．５Ｈｚ对应干摩擦阻尼
器的接触面处于自由振动状态的系统二阶固有频

图 １１　不同正压力下 ｍ１的频响曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ１ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｒｍａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

图 １２　不同正压力下 ｍ２的频响曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ２ｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｒｍａｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

图 １３　第一阶共振频率附近，不同正压力下的非线性

共振频率和干摩擦模态阻尼比随模态幅值的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｅｓｏｎａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄ

ｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｄａｌｄａｍｐｉｎｇｗｉｔｈｍｏｄａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｒｍａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｔｈｅ

ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

图 １４　第二阶共振频率附近，不同正压力下的非线性

共振频率和干摩擦模态阻尼比随模态幅值的变化

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｅｓｏｎａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄ

ｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｄａｌｄａｍｐｉｎｇｗｉｔｈｍｏｄａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｒｍａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｆｏｒｔｈｅ

ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

率，即 ｍ１和 ｍ２间刚度为 ｋ２＋ｋｔ的情况；另外，两
阶模态的干摩擦模态阻尼比均从零开始，达到最

大值，然后减小，第一阶模态阻尼比最大值为

０．０４，第二阶模态阻尼比为 ０．０８，均远大于结构
中引入的黏滞阻尼０．０５％，由此可知干摩擦阻尼
起主导作用；且第二阶干摩擦阻尼比大于第一阶，

若观察图９和图１０中的频响曲线，可知第二阶共
振区响应确实得到了更好的抑制。

４　在多场耦合域的应用
４．１　非线性压电阻尼

压电材料是应用非常广泛的智能材料之一。

当压电材料在特定方向上受到力的作用时，会在

垂直于力的电极上出现正负相反的束缚电荷，这

３４３１
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种现象称为压电效应；相反，在压电材料电极上施

加电压时，压电材料会发生弹性形变，这种现象称

为逆压电效应。基于压电效应的减振技术近年来

得到了极大发展，其中基于压电材料的同步开关

阻尼技术是一个前沿性的且具有广阔应用前景的

半主动减振技术。

压电同步开关半主动减振技术的基本原理

为：在弹性结构表面粘贴压电片（见图 １５［５］），将
同步开关电路与压电片的 ２个电极相连，控制好
开关开启与闭合的时间即可以使压电材料产生一

个始终阻碍弹性结构变形的力，因此形成的阻尼

称为（压电）同步开关阻尼（ＳｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅｄＳｗｉｔｃｈ
Ｄａｍｐｉｎｇ，ＳＳＤ）；如果再将此电路与一个负电容电
路串联，可以大大提高机电转换的效率，由此形成

的压电阻尼称为基于负电容电路的同步开关阻尼

（ＳｙｎｃｈｒｏｎｉｚｅｄＳｗｉｔｃｈＤａｍｐｉｎｇｂａｓｅｄｏｎＮｅｇａｔｉｖｅ
Ｃａｐａｃｉｔｏｒ，ＳＳＤＮＣ）［５］。

根据 ＳＳＤ的原理，在结构振动位移达到最大
时电路开关闭合，此时压电片电极电压 Ｖｍ 与结

构位移幅值 ｘＭ之间的关系为
［１６］

Ｖｍ ＝
Ｃｐ

Ｃｎ－Ｃｐ
·
αｐ
Ｃｐ
ｘＭ （２３）

式中：αｐ为压电片的力系数，表示压电片在单位
电压下产生的力的大小，一般通过实验方法获得

αｐ的大小；Ｃｐ为压电片的内置电容；Ｃｎ为电路中
的负电容。忽略开关的闭合时间，可得 ＳＳＤＮＣ电
路的电压表达式为

ＶＳＳＤＮＣ（ｘ，ｘ，ｔ）＝－
αｐ

（１－χＣ）Ｃｐ
ｘＭ·

　　ｓｉｇｎ（ｘ（ｔ））＋
αｐ
Ｃｐ
ｘ（ｔ） （２４）

式中：χＣ为电路中负电容值的大小与压电片内置
电容值之比，表示为

χＣ ＝
Ｃｎ
Ｃｐ

（２５）

由压电材料本构关系可以推导出压电片对结

构的机电耦合作用力ｆｃ（ｔ）与ＳＳＤ电路中压电片

图 １５　ＳＳＤＮＣ电路单元示意图［５］

Ｆｉｇ．１５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＳＳＤＮＣｃｉｒｃｕｉｔｕｎｉｔ［５］

电极电压 ＶＳＳＤ（ｔ）之间的关系为
ｆｃ（ｔ）＝ｋｃｘ（ｔ）－αｐＶＳＳＤ（ｔ）＝ｋｃｘ（ｔ）＋ｆｎｌ（ｘ，ｘ，ｔ）

（２６）

式中：ｋｃ为压电片的机械刚度，代表压电同步开
关阻尼力。

式（２４）、式（２６）表明，电压 ＶＳＳＤＮＣ（ｘ，ｘ，ｔ）及
由此产生的压电片对结构的作用力是结构振动位

移 ｘ（ｔ）与振动速度 ｘ（ｔ）的非线性函数，因此具有
ＳＳＤＮＣ的机电耦合系统为非线性系统。
４．２　非线性压电阻尼系统的计算与分析

为了展示非线性模态分析方法在耦合系统分

析中的可行性和有效性，仍沿用如图 ２所示的二
自由度参数模型，仅将其中的非线性刚度（杜芬

刚度模型）用 ＳＳＤ模型（式（２４）和式（２６））替代。

模型参数为：电容比 χＣ＝０．９，机电耦合系数 γｐ＝

α２ｐ／Ｃｐ＝０．０１，ｍ１＝１，ｍ２＝２，ｋ１＝１，ｋ２＝０．４，压电
片的机械刚度 ｋｃ＝０．０５，外界激励形式不变，激振
力幅值取 Ａ０＝１；此外在系统中引入了微小的瑞

利阻尼，质量项比例系数为１×１０－１０，刚度项比例
系数为０．０２。

[
则该系统对应的数值求解方程为

１ ０]０ ２

ｘ̈１

ｘ̈







２

[＋ ０．０２９ －０．００９

－０．００９ ０． ]００９

ｘ１
ｘ







２

[

＋

１．４５ －０．４５

－０．４５ ０． ]４５

ｘ１

ｘ







２

[

＋

０．１ｓｉｇｎ（ｘ２－ｘ１）ｍａｘ（ｘ２－ｘ１）＋０．０１（ｘ２－ｘ１）

－０．１ｓｉｇｎ（ｘ２－ｘ１）ｍａｘ（ｘ２－ｘ１）＋０．０１（ｘ２－ｘ１
]
）

[

＝

]１０ ω２×０．０１ｃｏｓ（ωｔ） （２７）

根据非线性模态理论和谐波平衡法计算２个
质量块的频响幅值对比曲线分别如图１６和图１７

图 １６　谐波平衡法和非线性模态分析方法计算
ｍ１的频响曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ１ｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙ

ｈａｒｍｏｎｉｃｂａｌａｎｃｅｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ
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所示。同时给出谐波平衡法的结果，目的在于对

非线性模态分析方法用于耦合系统的计算结果的

正确性进行校核。

在非线性模态分析过程中得到的两阶模态特

性如图１８和图１９所示，可以观察到，虽然ＳＳＤ是
非线性的，但具有该阻尼的系统却具有线性系

图 １７　谐波平衡法和非线性模态分析方法计算
ｍ２的频响曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆｍ２ｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙ

ｈａｒｍｏｎｉｃｂａｌａｎｃｅｍｅｔｈｏｄａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ

图 １８　第一阶共振频率附近，不同电容比下的非线性

共振频率和模态阻尼比随模态幅值的变化

Ｆｉｇ．１８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｅｓｏｎａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄ

ｍｏｄａｌｄａｍｐｉｎｇｗｉｔｈｍｏｄａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃａｐａｃｉｔａｎｃｅｒａｔｉｏｓｆｏｒｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

图 １９　第二阶共振频率附近，不同电容比下的非线性

共振频率和模态阻尼随模态幅值的变化

Ｆｉｇ．１９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｅｓｏｎａｎｃｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄ

ｍｏｄａｌｄａｍｐｉｎｇｗｉｔｈｍｏｄａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃａｐａｃｉｔａｎｃｅｒａｔｉｏｓｆｏｒｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

统的特性，即模态频率和模态阻尼比并不随自由

振动状态下的模态幅值发生变化，这意味着系统

参数的设计可以独立于激励水平。

５　大型复杂非线性系统的减缩分析

工程实际中的交通工具、航空航天器等大型

复杂结构系统均由众多子结构组成，为了抑制结

构振动，往往在子结构连接面上引入阻尼材料或

结构，而这些具有减振作用的材料或结构在刚度

和阻尼特性上通常都是非线性的。线性振动系统

分析中的模态综合法将大型复杂结构系统划分为

若干子结构，独立分析各子结构的模态，根据目标

频率范围对模态作适当的截断，仅保留各子结构

的低阶模态，通过物理模态坐标转换将物理空间
自由度化为模态空间缩聚自由度，从而使计算规

模大大减小，提高计算效率，节省大量计算时间。

本节基于非线性模态理论，给出将模态综合法推

广到具有非线性连接界面的大型复杂非线性系统

的方法。

线性模态综合法按子结构界面的处理方式可

分为固定界面、自由界面和混合界面三大类，主要

不同之处在于选取的位移近似表达式及构造的物

理模态坐标转换矩阵。下面按照经典的固定界
面模态综合法（即 ＣｒａｉｇＢａｍｐｔｏｎ方法）［１８］，针对
界面的处理方式及基本思想，论述基于非线性模

态理论的减缩方法。

不失一般性，以２个子结构（Ｓ１，Ｓ２）和两者间
的非线性连接面（Ｊ）组成的系统（见图 ２０）为例，
论述此类结构系统的减缩方法。

首先求解各子结构对应的固定界面模态矩阵

ΦＳ１和 ΦＳ２，即当各子结构的界面自由度被固定

时，子结构 Ｓ１和 Ｓ２的模态振型由解如下特征值
问题获得：

（－ΛＳ１ＭＳ１
＋ＫＳ１）ΦＳ１ ＝０ （２８）

式中：ＭＳ１和 ＫＳ１分别为不包含界面自由度的子结
构Ｓ１的质量和刚度矩阵；ΛＳ１和ΦＳ１分别为方程的

图 ２０　由两个子结构和非线性连接面组成的系统简图
Ｆｉｇ．２０　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆａｎａｓｓｅｍｂｌｅｄｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈａｎｏｎｌｉｎｅａｒ

ｉｎｔｅｒｆａｃｅａｎｄｔｗｏｓｕｂｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
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特征值向量和特征向量矩阵。

（－ΛＳ２ＭＳ２
＋ＫＳ２）ΦＳ２ ＝０ （２９）

式中：ＭＳ２和 ＫＳ２分别为子结构 Ｓ２的质量和刚度矩
阵；ΛＳ２和 ΦＳ２分别为方程的特征值向量和特征向
量矩阵。

为了修正施加固定边界约束造成的计算误

差，引入由连接面上的自由度单位位移引起的子

结构变形，也称作静力约束模态，如下：

ΨＳ１Ｊ
＝－Ｋ－１Ｓ１Ｓ１ＫＳ１ＪΨＪ （３０）

ΨＳ２Ｊ
＝－Ｋ－１Ｓ２Ｓ２ＫＳ２ＪΨＪ （３１）

式中：ΨＪ＝ＩＪ为单位矩阵，其物理意义是保留连
接面上自由度的所有模态信息，不作任何模态截

断，模态坐标即为物理坐标；ΨＳ１Ｊ为连接界面 Ｊ位
移引起的 Ｓ１内部位移；ΨＳ２Ｊ为连接面位移引起的

Ｓ２内部位移。
修正过后的子结构和界面位移表达式为

ｕＪ ＝ΨＪｑＪ
ｕＳ１ ＝ΨＳ１Ｊ

ｑＪ＋ΦＳ１ｑＳ１
ｕＳ２ ＝ΨＳ２Ｊ

ｑＪ＋ΦＳ２ｑＳ
{

２

（３２）

基于 ＣｒａｉｇＢａｍｐｔｏｎ方法的物理模态坐标转
换矩阵为

ｕＪ
ｕＳ１
ｕＳ












２

＝

ＩＪ ０ ０

ΨＳ１Ｊ ΦＳ１ ０

ΨＳ２Ｊ
０ ΦＳ












２

ｑＪ
ｑＳ１
ｑＳ












２

＝ＴＰＭｑ （３３）

式中：ｑＪ为界面分支模态位移；ｑＳ１为子结构 Ｓ１的
模态位移；ｑＳ２为子结构 Ｓ２的模态位移；ＴＰＭ为物
理模态坐标转换矩阵，为一个 Ｎ×Ｎｒ的矩阵，
ＮｒＮ。物理空间位移向量 ｕ为 Ｎ×１维的向量，
包含 ＮＳ个子结构内部自由度和 ＮＪ个界面自由
度，Ｎ＝ＮＪ＋ＮＳ；在物理模态坐标转换过程中，保
留所有连接面自由度（数目为 ＮＪ），对各子结构的
固定界面模态作截断，仅保留 ＮＳｒ阶低阶主模态信
息，Ｎｒ＝ＮＪ＋ＮＳｒ，且 ＮＳｒＮＳ，故有：ＮｒＮ。最终
经过物理模态坐标转换的运动方程矩阵形式为
（－ΛｒＭｒ＋Ｋｒ）Φｒ＝０ （３４）

式中：Ｍｒ＝Ｔ
Ｔ
ＰＭＭＴＰＭ，Ｋｒ＝Ｔ

Ｔ
ＰＭＫＴＰＭ，减缩模型中

的质量矩阵和刚度矩阵均为 Ｎｒ×Ｎｒ维的矩阵；Λｒ
和 Φｒ分别为减缩模型运动方程的特征值和特征
向量。比较式（３４）和式（１）可知，模态综合法将
一个求解 Ｎ×Ｎ维的问题简化成求解 Ｎｒ×Ｎｒ维
的问题，对于复杂结构而言将极大减小计算量。

基于如上减缩模型，应用非线性模态理论分

析其动力学特征；减缩非线性模态分析方法的具

体实施步骤如下：

步骤１　建立系统的完整有限元离散模型：

Ｍｕ̈＋Ｄｕ＋Ｋｕ＋珓ｆ（ｕ）＝Ｐ （３５）
式中：Ｄ为阻尼矩阵。

步骤２　选取合适的减缩方法，将系统的完
整有限元模型从物理空间转换到模态空间，保留

子结构中低阶主模态进行模态截断：

ｕｊ＝Ｔｒｑｒｊ （３６）
步骤 ３　根据单模态共振理论和利兹伽辽

金映射方法，建立非线性减缩模型在模态空间的

自由振动方程：

（－珟ω２ｒｊＭｒ＋ｉＤｒ＋Ｋｒ）ｑｊ珦Φｒｊ＋（Ｔｒ）
Ｔ珓ｆ（Ｔｒｑｊ珦Φｒｊ）＝０

（３７）

步骤４　基于 Ｂｏｇｏｌｙｕｂｏｖ线性等价原理［１９］
，

利用数值方法求解上面的减缩问题，通过迭代算

法求出减缩模型的主共振非线性模态：（珟ω２ｒｊ，珦Φｒｊ）。
步骤５　基于步骤４中得到的主共振非线性

模态坐标随其模态幅值的变化规律，提取表征非

线性动力学行为的模态参数，建立这些模态参数

与模态幅值间的函数关系，并作曲线拟合。

珘ｄｒｊ＝珦Φ
Ｔ
ｒｊＤｒ珦Φｒｊ

珓ｆｒｊ＝珦Φ
Ｔ
ｒｊ

{ Ｐ
（３８）

步骤６　基于步骤５建立的非线性模态参数
与模态幅值间的函数关系，利用数值方法迭代求

解受到外界激励时该主共振模态对应的模态

幅值：

ｑｒｊ＝ｑｊ珦Φｒｊｑｊ＝
珓ｆｒｊ（ｑｊ）

－ω２＋ｉ珘ｄｒｊ（ｑｊ）＋珟ω
２
ｒｊ（ｑｊ）

（３９）

步骤７　将模态坐标映射到物理空间，得到
该阶模态对应的稳态响应：

ｕｊ＝Ｔｒｑｒｊ
步骤８　对各阶非线性主共振模态计算得到

的响应结果作叠加得到系统的稳态响应：

ｕ≈∑
Ｎｒ

ｊ＝１
ｕｊ （４０）

该减缩模态算法应用在模态间弱耦合的非线

性系统上时能得到准确的结果，有关此方面的研

究还在发展之中，笔者已针对包含有杜芬、干摩擦

阻尼和 ＳＳＤ非线性的复杂系统做了初步尝试，具
体应用实例可参见文献［４，１３１４］。

６　结　论
１）本文基于非线性模态理论的研究进展，针

对大型复杂非线性结构系统的分析问题提炼了一

套基于单模态共振理论和非线性模态理论的计算

方法。
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２）给出的杜芬系统和干摩擦系统的算例表
明了本文方法对于求解强非线性系统的适用

性———对于模态间弱耦合（主共振模态相对稀

疏）的系统具有通用性；通过对具有非线性压电

阻尼系统的分析算例进一步表明了本文方法对于

求解非线性系统具有普适性。

３）针对大型复杂结构系统，本文提出将上述
论证的方法与模态综合法结合的思想，并给出了

具体实施步骤，其特点在于：基于此方法、步骤不

仅可以快速求得系统的稳态响应，还能得到一组

表征系统非线性动力学特性的模态参数（如模态

频率、模态阻尼和模态参与系数），通过分析这些

模态参数随系统模态幅值的变化规律，有助于理

解系统的非线性动力学行为。
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ｍｏｄａｌｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｒｏｍｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｔｅｓｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，１９９２，１５８（３）：４９７５１５．
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［１６］李琳，刘久周，李超．航空发动机中的干摩擦阻尼器及其设

计技术研究进展 ［Ｊ］．航空动力学报，２０１６，３１（１０）：

２３０５２３１７．

ＬＩＬ，ＬＩＵＪＺ，ＬＩＣ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｔｈｅｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｄａｍｐｅｒｓｉｎａｅｒｏ

ｅｎｇｉｎｅａｎｄｔｈｅｉｒｄｅｓｉｇｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅ
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车路协同系统下区域路径实时决策方法

王庞伟
１，，邓辉

１，于洪斌
２，李振华

１，３，王力
１

（１．北方工业大学 城市道路交通智能控制技术北京市重点实验室，北京 １００１４４；

２．中国公路工程咨询集团有限公司 中咨数据有限公司，北京 １０００８９；

３．交通运输部公路科学研究院 智能交通技术交通运输行业重点实验室，北京 １０００８８）

　　摘　　　要：为解决车辆行驶数据缺失和滞后造成路径规划系统不稳定问题，建立了基
于车路协同系统（ＣＶＩＳ）的新型区域路径实时决策方法。首先，通过获取网联车辆的实时行驶
数据，结合交通信号配时和路径转向信息，并考虑车辆在途经交叉口时可能遇到的非自由流行

驶情况，动态计算当前路段路阻值；其次，根据当前时刻各路段的路阻统计数据，以及区域路网

拓扑结构，实时预测各备选路线的行程时间，选择行程时间最少的路线作为车辆最优行驶路

径；最后，选取北京市望京地区的典型区域路网数据进行验证。在 １５０组实验过程中，计算得
出不同时段下按所提方法得到的最优路线用时平均比常规导航系统推荐最优路线用时分别短

９．５２ｓ、１３．３９ｓ及２０．６５ｓ，证明了所提方法的有效性。
关　键　词：智能交通系统；车路协同系统 （ＣＶＩＳ）；实时路径决策；网联汽车；城市交

通诱导

中图分类号：Ｕ４９１．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３４９１２

　　随着国内汽车保有量的逐年增加，原有城市
规划区域公共道路设计环节暴露出了诸多不利因

素，热点区域有限的道路资源无法承载过饱和的

车流量，进而导致交通拥堵状况的发生。城市道

路交通系统中，虽然原有道路规划布局难以更改，

但通过合理的交通秩序管理与出行车辆诱导将能

够有效降低交通拥堵程度、提升出行体验，这就推

动了城市交通诱导系统（ＴｒａｆｆｉｃＧｕｉｄａｎｃｅＳｙｓｔｅｍ，
ＴＧＳ）的发展。ＴＧＳ是城市交通管理与控制工作
中的关键环节，其为驾驶员发布实时交通信息和

路线诱导，达到实现路网交通流的合理分配和整

体延误降低的目的，其中，路径规划算法起了极其

重要的作用。

路径规划问题主要是根据出行者的需求，在

给定的数字道路地图中根据 ＯＤ信息规划出一条
最优路径，从而节省驾驶员旅行费用，优化的标准

包含行车距离最短、旅行时间最短、通行费用最低

等
［１］
。近几年国内外在该领域已取得多项显著

成果，并推动了新型智能交通技术的应用
［２］
。

在国内，向冬梅和陈树辉
［３］
通过管理空间数

据与拓扑网络，研究最优寻路策略，提出了面向动

态路径规划优化新方法。李露蓉等
［４］
基于优化

蚁群算法构建了面向动态路径规划的模型，达到

了控制网络中车流量合理分配的目的，特别在大

规模动态交通网络应用中效果更为显著。刘微

等
［５］
建立了基于卡尔曼滤波理论的行程时间多

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907009&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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步预测模型，综合利用实时数据、行程时间多步预

测数据及历史数据优化实时路径导航算法，与传

统方法对比取得了更优的规划效果。周明秀

等
［６］
在传统蚁群算法的基础上提出了改进距离

启发因子以增加目标节点对下一节点的影响，从

而提高全局搜索能力，避免陷于局部最优解的同

时提高了收敛速度。周申培等
［７］
基于路阻函数

建立了道路状况的数学模型，利用传统媒体（交

通广播电台路况信息收集渠道），获取实时道路

交通状况，采用定量分析法将道路信息车流量代

入路阻函数计算得到当前状态下道路实际通行时

间，提供更优质的路径规划功能。

在国外，Ｓｅｎ等［８］
针对传统路径规划方法缺

乏考虑出行者对行程时间变化的容忍性的因素，

建立了一个基于旅行时间均值和方差的多目标规

划模型，为出行者提供诸如旅行时间变化可能最

小的路线，以满足更多实际需求。Ｗｕ和 Ｎｉｅ［９］基
于随机优势理论提出了一种基于冒险行为建模的

统一路径选择方法，根据出行者的实际需求和偏

好，分别计算适合它们的保守或激进的路线，从而

最大化地满足各方需求。Ｘｉｎｇ和 Ｚｈｏｕ［１０］提出了
一种基于抽样的方法，以多天的旅行时间观测值

动态构建代理目标函数，使用次梯度算法减少最

优性间隙来迭代地提高规划路线质量。Ｃｈｅｎ
等

［１１］
同样研究了路径规划系统中预测行程时间

的可靠性，使用多标准最短路径方法确定起点和

终点之间可靠的最短路径，确保所提供的路线可

靠性较高。Ｂａｃｋｆｒｉｅｄｅｒ等［１２］
面向网联汽车系统

设计了一个运输网络中智能线路动态规划方法，

以预测阻塞最小算法为基础向驾驶员提供路线建

议，并通过动态微观交通仿真证明了其在真实场

景中的有效性。

从上述文献中可以看出，先进的路径规划系

统需依靠海量实时交通数据实现
［１３］
。但目前相

关研究成果中所用的数据主要通过车辆行驶轨

迹、手机信令和检测器等来源间接获取，与真实场

景存在一定的偏差，导致计算精度和实时性仍存

在不足
［１４］
；同时，传统路径规划系统在计算路段

路阻权值时，通常不考虑车辆在灯控信号影响下

转向所花时间。而在实际城市道路环境中，受交

通信号控制影响，路阻存在明显差异性
［１５］
。

随着先进车路协同技术应用，新型路径规划

系统可获取更丰富的车辆行驶数据
［１６１７］

。因此，

本文从传统路径规划问题出发，面向车路协同系统

（ＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＶｅｈｉｃｌｅＩｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅＳｙｓｔｅｍ，ＣＶＩＳ）提
出了一种考虑交通信号控制影响的网联车辆通过

城市交叉口行程时间计算方法，并基于此方法提出

了分阶段的区域最优路径决策方法，为车路协同系

统中路径规划问题提供了技术支持和理论依据。

１　车路协同环境下路径决策系统

车路协同技术通过网联车辆与路侧智能设备

之间的无线信息交互实现了多源数据的直接获

取，从而代替传统方法中无法获取或只能间接计

算得到的一些数据源，且数据实时性高，为需要大

量数据支持的动态路径规划引入了新的思路，以

下分别从场景、特征和策略 ３个角度就本文所述
的路径决策系统进行描述。

１．１　路径决策场景
本文所研究的实时路径决策方法基于车路协

同系统实现。远程服务端用于汇总区域内的实时

路网信息并提供最优路径规划服务，网联车辆上

安装的智能车载终端（ＯｎＢｏａｒｄＵｎｉｔ，ＯＢＵ）与路
侧终端（ＲｏａｄＳｉｄｅＵｎｉｔ，ＲＳＵ）之间建立 Ｖ２Ｘ网络
通信，车载终端根据车辆总线和传感器信息向路

侧终端上报所要求的统计数据，同时向远程服务

端发送路径规划请求；路侧终端根据同时段内上

报数据来计算各车道的行程时间，上报远程服务

端，并根据行程时间和所采集的信号机控制信息

实时向车载终端返回所需信息和指令，在该场景

下，每一个交叉口的路侧设备都承担着该路网节

点与相邻节点间的数据汇总与分析功能，比传统的

后台数据处理方法具有更强的灵活性和实时性。

１．２　路径决策特征
传统动态路径规划方法以行程时间为路阻权

值来寻找行程时间最短的路线方案。由于交通运

行状态的时变性，路阻权值的浮动性很大，传统方

法多采用一定时间内的平均值当做短时预测量来

表示路阻权值，但时间采样间隔过大时将导致规

划的实时性降低，而采样间隔过小时又无法保证

规划精度。特别对于城市道路来说，由于交通信

号的影响，车辆的行程时间不随交通波的移动而

连续变化，很可能因为相位切换而导致行程时间

突增，这种周期性的变化规律使得平均值的算法

存在一定误差。因此，需要在保证精度的情况下，

将采样时间间隔降低至一个周期内，甚至精准预

测每一辆车的行程时间和抵达停止线时将遇到的

灯控信号，车路协同系统为该方法的实现提供了

可能。

本文所述车路协同环境下路径决策方法在传

统方法预测行程时间的基础上进一步预测可能在

交叉口处的灯控事件，特征结构如图１所示，即车

０５３１
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辆根据与路侧智能设备间的数据和指令交互计算

其行驶至停止线所需的时间并判断抵达停止线前

将遇到的信号灯灯色，由此计算该相位因为交通

信号控制所产生的时间路阻值，从而得到整条道

路上每一辆车的精确路阻预测值。

综上可以看出，车路协同环境下的路径决策

方法对比传统方法具有以下优势：①考虑所处相
位可能遇到的信号灯控事件；②考虑因为不同转
向的行程时间差异；③在微观视角下对行程时间
进行预测，具有高实时性特点。

１．３　路径决策策略
为提高路径决策精度，传统方法针对每一辆

车的行程时间和事件进行预测，但某一个交叉口

的事件预测出现偏差时，将导致后续事件预测结

果均无法成立，因此很难适用于途经交叉口数目

过多的长路线，即使是在一个小区域内进行规划，

也会因为计算复杂度过高而不适用。由此本文参

考图１中传统方法为降低运算复杂度、提高可靠
度而提出的路网分层分级思想，确定了基本分阶

段的区域路网最优规划方法。过程示意如图２所
示，主要步骤如下：

步骤１　车载终端首先向远程服务端发送路
径规划请求和 ＯＤ信息，如图２中 Ｏ、Ｄ点所示。

步骤２　远程服务端根据 ＯＤ信息和路网状
态计算全局最优路径，选取行程时间最小的 ２条
路线作为备选，如图２中黄色和蓝色路线所示。

步骤 ３　寻找 ２条路线中重合的路段（或节
点），记为公众路段，如图 ２中绿色线段所示，由
此得到节点１与节点２、节点３与讫点 Ｄ之间２个
待选路线段（２个阶段）。

步骤４　将规划路线发送给车载终端，由车
载终端按照指定路线行驶，直至车载终端根据

ＧＰＳ数据和 Ｖ２Ｘ交互信息判断车辆在下一个路
口将进入待选路线段（节点１至节点２）。

步骤５　车载终端向远程服务端发送区域最
优路线规划指令，远程服务端根据路侧终端实时

数据分别计算２条待选路线在考虑转向和灯控信
息影响下的行程时间，选择二者中行程时间最小

的一条路线提供给车载终端。

步骤６　车辆驶离节点 ２后，以节点 ２为起
点重新计算到 Ｄ点的最优路径，并重复步骤 ２～
步骤６的过程，直至车辆到达讫点 Ｄ。

图 １　车路协同系统下路径决策方法特征
Ｆｉｇ．１　ＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐａｔｈｄｅｃｉｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｎＣＶＩＳ

图 ２　车路协同系统下路径决策方法策略
Ｆｉｇ．２　ＳｔｒａｔｅｇｙｏｆｐａｔｈｄｅｃｉｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｎＣＶＩＳ

　　该策略的核心思想是：利用车路协同技术所
提供的路侧信号机控制数据和 Ｖ２Ｘ网络的通信
手段，对全局算法所提供的多条行程时间相近的

路线提供一个考虑信号控制的精细化比较，并逐

步得到全程的最优行驶路线。

２　基于车路协同的路径决策方法

基于１．３节所述路径决策策略，建立高效车
路通信体系，在考虑交通信号情况下建立新型路

阻值计算方法，根据区域路网拓扑分阶段得出最

１５３１
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优路径。

２．１　基于车路协同的动态数据交互方法
为了确定各转向车道各自的路阻值，需要确

保用于计算行程时间的动态车辆数据源根据车辆

实际驶出方向进行区分，为此划定了路段与交叉

口分界线，以停止线前禁止换道实线开始处为分

界点，如图３所示。根据该划分方法，车辆在进入
交叉口区域后，其转向方向也同时确定，最终统计

的车辆行驶数据将经由 Ｖ２Ｘ网络上传至路侧终
端，并记录于指定转向的数据集中。

位于节点附近的路侧终端会与附近行驶中的

网联车辆建立 Ｖ２Ｘ通信，并广播交叉口区域的定
位范围，网联车辆根据自身 ＧＰＳ数据判断是否驶
入／驶离交叉区域，从而根据约定在指定时刻上传
所需数据。车辆在每一条道路的行驶过程中，有

图３中 Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｆ四个关键位置节点。点 Ａ表示
车辆尚未驶入本条道路，此时车辆中记录的行车

数据仍归属于上游路段；点 Ｂ表示车辆刚刚驶离
上游节点的交叉口区域，已完成与上一路侧终端

的数据交互流程，开始重新记录行驶数据；点 Ｃ
表示车辆从路段区域驶入交叉口区域，此时车辆

通知路侧终端准备接收车辆数据，路侧终端记录

车辆ＩＤ并记录在数据库中；点Ｆ表示车辆驶离

交叉口区域，将向路侧终端发送点 Ｂ至点 Ｆ间的
车辆行驶数据，用于路侧终端计算实时路阻值，并

开始记录统计下一条道路的车辆数据。

在该车路协同系统中，路侧终端固定于交叉

口附近，在路阻计算之前，其主要功能有３项：
１）数据汇总。有线连接信号机读取信号控

制数据，并通过 Ｖ２Ｘ网络汇总驶过交叉口的车辆
行驶数据。

２）数据分拣。根据车辆驶入（图 ３中点 Ｃ）
和驶离（图３中点 Ｆ）交叉口区域时的位置向量判
断车辆转向，从而确定数据归属。

３）数据清洗。根据静态道路特征和动态车
辆数据过滤掉异常数据，如车辆行驶距离远大于

道路长度等。

车载终端根据路侧终端的指令读取行驶数据

并按照要求计算后上传，这些数据是为了路阻值

计算，每个转向对应的路段会对应记录一组数据，

最终路侧终端汇总的数据如表１所示。
其中，道路里程为常量调查数据，信号控制

相关信息由路侧终端连接信号机获取，速度与

排队车辆数信息由路侧终端根据上报的车辆数

据计算得到，根据实际需求和客观条件可调整

计算间隔。

图 ３　两阶段通信流程划分
Ｆｉｇ．３　Ｄｉｖｉｓｉｏｎｏｆｔｗｏｐｈａｓｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

表 １　车载及路侧单元采集数据

Ｔａｂｌｅ１　ＤａｔａｃｏｌｌｅｃｔｅｄｉｎＯＢＵａｎｄＲＳＵ

数据类型 数据含义

平均行驶速度 ｖ
一定时间内该路段上所有车辆的平均行

驶速度

平均排队车辆数 Ｎ
一定时间内该路段上每个周期平均排队

车辆数

信号控制周期 Ｃ 该交叉口对应信号控制周期

相位绿灯起始时间 Ｐｓ
在信号周期中该路段所处相位绿灯起亮

时间

相位绿灯持续时间 Ｐｄ
在信号周期中该路段所处相位绿灯持续

时间

当前所处时间 ｃ 目前已处于信号控制的第几秒

２．２　车路协同系统下路阻计算方法
本文系统中的路阻值是一个微观变量，特指

对于任意一辆即将进入路段的车辆（图 ３中点

Ｂ），预测其驶离（图３中点 Ｆ）前方交叉口时所需
经历的行程时间，因此，对于自由驶入的车流中的

每一辆车，其路阻值均不同。

图４为一组６辆网联汽车驶入某一路段的轨
迹。图中：横轴为时间轴，长度为下游交叉口的一

个信号控制周期，纵轴表示该条路段的长度 Ｌ，绿
色轨迹表示匀速行驶过程，黄色轨迹表示加减速

行驶过程，红色轨迹表示停车过程。可以看出，

６辆车的行驶速度相近，由于信号控制和排队的
影响，路阻值有较大差异。

定义下游交叉口信号控制周期为 Ｃ，以红灯
起亮时间为第０ｓ，任意一个相位红灯时间为 ＴＸＲ，

绿灯时间为 ＴＸＧ，Ｘ＝Ｌ，Ｓ，Ｒ，表示左、直、右 ３种转

向情况。则当右转不受控时有ＴＲＲ ＝０，对于两相
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图 ４　路阻计算中的 ３种情形
Ｆｉｇ．４　Ｒｏａｄｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｉｎ３ｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ

位控制交叉口，有 ＴＬＲ＝Ｔ
Ｓ
Ｒ，Ｔ

Ｌ
Ｇ＝Ｔ

Ｓ
Ｇ，为了提高方法

的容错率，将信号控制中黄灯时间一律计入红灯

时间，则有

Ｃ＝ＴＸＲ ＋Ｔ
Ｘ
Ｇ　Ｘ∈ （Ｌ，Ｓ，Ｒ） （１）

记车辆在 ｃＸｉ时刻进入路段，以路段平均行驶
速度 ｖ到达路口时，信号控制周期所处的时间为
ｃＸｏ，当全程无排队或减速情形发生时（右转），
可得

ｃＸｏ ＝ｃ
Ｘ
ｉ ＋

Ｌ
ｖ

（２）

当 ｃＸｏ ＜Ｔ
Ｘ
Ｒ 时，车辆必然遇上红灯停车；当

ｃＸｏ＞Ｔ
Ｘ
Ｒ时，因为有排队车辆消散过程，则对照图 ４

可分为３种情形：有停车情形（１、２、３号车）、无停
车有减速情形（４号车）和匀速行驶情形（５、６号
车），分别记为情形１、情形２和情形３。

暂不考虑二次排队的情形，记排队消散时间为

ＴＸ１，排队消散后仍对后车存在影响的时间为 Ｔ
Ｘ
２，排

队消散后对后车没有影响的时间为 ＴＸ３，则有
ＴＸ１ ＋Ｔ

Ｘ
２ ＋Ｔ

Ｘ
３ ＝Ｔ

Ｘ
Ｇ （３）

由此，有如下计算路阻值的 ３种分类讨论
情况：

ｃＸｏ≤ Ｔ
Ｘ
Ｒ ＋Ｔ

Ｘ
１　　　　　　　　 情形１

ＴＸＲ ＋Ｔ
Ｘ
１ ＜ｃ

Ｘ
ｏ≤ Ｔ

Ｘ
Ｒ ＋Ｔ

Ｘ
１ ＋Ｔ

Ｘ
２ 情形２

ＴＸＲ ＋Ｔ
Ｘ
１ ＋Ｔ

Ｘ
２≤ ｃ

Ｘ
ｏ 情形

{
３

（４）

为了确定 ＴＸ１和 Ｔ
Ｘ
２的值，需要判断路口车辆

排队数，考虑到无突发情形下交通运行状态的连

续性，该值在本文系统中由路侧终端根据上 ２个
信号控制周期的平均排队车辆数计算得到，记

为 Ｎ。
在 ＴＸ１持续时间内，排队车辆经过排队和驶离

交叉口２个过程，记所需要的时间分别为 ＴＸｘ和
ＴＸｐ，有

ＴＸ１ ＝Ｔ
Ｘ
ｘ ＋Ｔ

Ｘ
ｐ （５）

取车辆加速度为 ａ，约定车辆排队时车间距
为 ｄｐ，跟驰时车间距为 ｄｇ，车辆长度为 ｄｌ，则最大
排队车辆数为 Ｎ的队列，根据运动学公式有排队
消散时间 ＴＸｘ的计算式为

ＴＸｘ ＝（Ｎ－１）
２（ｄｇ－ｄｐ）

槡 ａ
（６）

经过此时间后，最后一辆排队车辆开始加速

直至达到路段平均行驶速度 ｖ，根据实际排队长
度可能有２种情况。当 ２ａ（Ｎ－１）（ｄｐ＋ｄｌ）≤ｖ

２

时，车辆加速通过交叉口，通过交叉口所需时间

ＴＸｐ为

ＴＸｐ ＝
２（Ｎ－１）（ｄｐ＋ｄｌ）

槡 ａ
（７）

当２ａ（Ｎ－１）（ｄｐ＋ｄｌ）＞ｖ
２
时，车辆先加速后

匀速通过交叉口，通过交叉口所需时间 ＴＸｐ为

ＴＸｐ ＝
（Ｎ－１）（ｄｐ＋ｄｌ）－ｖ

２／（２ａ）
ｖ

＋

　　
２（Ｎ－１）（ｄｐ＋ｄｌ）

槡 ａ
（８）

由此根据实际情况可算出在当前预测排队长

度下的 ＴＸ１值。

在 ＴＸ２阶段内，车辆不会在路段中停车，但由
于前方车辆仍处于未启动或缓慢加速过程中需要

减速，记某一车辆为该条车道的第 Ｎ＋１辆车，临
界情况下，其速度将在减速过程中趋于 ０，而后再
加速行驶，则 ＴＸ２的持续时间可看作为该车辆因减
速行为而导致的时间延误，考虑加减速过程为匀

变速运动，则有变速过程中平均速度为 ０．５ｖ，最
大延误时间 ＴＸ２为

ＴＸ２ ＝
ｖ２／（２ａ）－（ｖ／２）２／（２ａ）

ｖ
＝３ｖ
８ａ

（９）

由此可由式（４），根据 ＴＸ１、Ｔ
Ｘ
２值判断对于任

意时刻 ｃＸｉ进入路段后车辆的行驶状态。

当前方路口行驶方向不为右转时，路口可能

存在排队情况，记排队长度为 Ｓ，有
Ｓ＝Ｎ（ｄｐ＋ｄｌ） （１０）

记 ｃＸｉ１、ｃ
Ｘ
ｉ２、ｃ

Ｘ
ｉ３分别为车辆到达路口时，信号灯

所处时间 ｃＸｏ ＝Ｔ
Ｘ
Ｒ ＋Ｔ

Ｘ
１、ｃ

Ｘ
ｏ ＝Ｔ

Ｘ
Ｒ ＋Ｔ

Ｘ
１ ＋Ｔ

Ｘ
２ 和 ｃ

Ｘ
ｏ ＝

ＴＸＲ＋Ｔ
Ｘ
１＋Ｔ

Ｘ
２＋Ｔ

Ｘ
３的驶入时间分界点，考虑车辆在

行驶过程中的匀速及减速过程，可得

Ｌ－Ｓ－ｖ
２

２ａ
＝ｖＴＸＲ ＋Ｔ

Ｘ
１ －ｃ

Ｘ
ｉ１－

ｖ( )ａ （１１）

ｃＸｉ２ ＝ｃ
Ｘ
ｉ１＋
ＴＸ２
２

（１２）
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ｃＸｉ３ ＝Ｃ－
Ｌ
ｖ

（１３）

即对于一个完整的信号控制周期 Ｃ而言，当
上游路口驶入时间 ｃＸｉ在 ｃ

Ｘ
ｉ１、ｃ

Ｘ
ｉ２之间时，车辆在路

口将遇到情形 ２，在 ｃＸｉ２、ｃ
Ｘ
ｉ３之间时，车辆在路口将

遇到情形３，其他时间段内将遇到情形１。
分别计算对于３种情形下进入路段的车辆的

具体驶出时间 ｃＸｏ１、ｃ
Ｘ
ｏ２、ｃ

Ｘ
ｏ３，对于没有排队和减速过

程的情形３而言，式（２）代表了该情形下的计算
方法，对于另２种情况，需要计算出情形２下的具
体减速过程和情形 １下的具体排队次序 ｎ（排队
时的序号），分别以车辆驶入时间 ｃＸｉ占该情形下
的总持续时间的比重来预测减速时间和排队次序

ｎ，则有

ｎ＝
ｃＸｉ ＋Ｃ－ｃ

Ｘ
ｉ３

Ｃ－（ｃＸｉ３－ｃ
Ｘ
ｉ１）
Ｎ　　０≤ ｃＸｉ≤ ｃ

Ｘ
ｉ１

ｎ＝
ｃＸｉ －ｃ

Ｘ
ｉ３

Ｃ－（ｃＸｉ３－ｃ
Ｘ
ｉ１）
Ｎ　　ｃＸｉ３≤ ｃ

Ｘ
ｉ≤ Ｃ

ｎ＝Ｎ，ｃＸｏ１ ＝Ｔ
Ｘ
ｘ ＋Ｔ

Ｘ













ｐ

（１４）

ｃＸｏ２ ＝
ｃＸｉ２－ｃ

Ｘ
ｉ

ｃＸｉ２－ｃ
Ｘ
ｉ１

ＴＸ２ ＋Ｔ
Ｘ
１ ＋Ｔ

Ｘ
Ｒ　　ｃ

Ｘ
ｉ１≤ ｃ

Ｘ
ｉ≤ ｃ

Ｘ
ｉ２

（１５）

ｃＸｏ３ ＝ｃ
Ｘ
ｉ ＋

Ｌ
ｖ
　　ｃＸｉ２≤ ｃ

Ｘ
ｉ≤ ｃ

Ｘ
ｉ３ （１６）

由此可根据车辆在上游驶入时间 ｃＸｉ计算车

辆驶出时间 ｃＸｏ，则当前路段路阻值 Ｒｋ为
Ｒｋ ＝ｃ

Ｘ
ｏ －ｃ

Ｘ
ｉ　　ｋ＝１，２，３，… （１７）

对于途经多交叉口的一整条路线，可通过将

上一个路段的计算结果 Ｒｋ作为输入迭代进下一
个路段的求解过程中，如下：

Ｒｍｋ ＝∑
ｋ

ｉ＝１
Ｒｉ （１８）

从而计算得出当前完整路线 ｍ的路阻值 Ｒｍｋ
（ｍ＝１，２，３，…），实现最终车路协同环境下路阻
值计算方法。

２．３　基于阶段划分的最优路径决策方法
１）建立路径搜索空间
针对实际车路协同系统覆盖的路网区域，选

定 ＯＤ点后可根据实际路网节点建立区域路网模
型，如图５所示。

将路网中的交叉口定义为网络节点，则任意

２个交叉口之间的道路表示连接两节点的边，边
的权值由路网提供。由此路网可以表示成一个带

权有向图 Ｇ＝（Ｐ，｛Ｅ｝），Ｐ＝｛Ｐ１，１，Ｐ１，２，…，Ｐｍ，ｙ｝
为节点的集合，权值为当前路段路阻值 Ｒｋ，Ｅ＝
｛ｅ１，ｅ２，…，ｅｍ｝为边的集合，节点间线段表示当前

路段。对图 ５所示路网采用遍历模型［１８１９］
建立

路径搜索空间，得到全部路径集 Ｚ。
Ｚ＝｛Ｚ１，Ｚ２，Ｚ３，…｝ （１９）

２）最优路径决策
将式（１８）代入路径集合式（１９）中，按路阻值

排序，最终 ＯＤ区间内最优路径应当为当前车路
协同系统中所有可行路线路阻最小的路线，即

ＺＣＶＩＳ ＝ｍｉｎ（Ｚ１，Ｚ２，…，Ｚｍ） （２０）
将本文方法应用于实际导航系统中，路网结

构以拓扑图的形式存储于远程服务器中，以图 ６
所示路网为例，每一个节点均记载了区域内各路

侧终端所记录汇总的数据。

路侧终端记载着与相邻节点间的信息，除去

由路网自身特性决定的静态常量信息外，还包括

由 Ｖ２Ｘ网络数据计算后得到的动态信息，当路线
规划完毕后，得到如图 ７所示的重合路段细化路
线方案。２个方案如黄线、蓝线所示，ＯＤ点相同，

约定对于任一路段的表示方式为 Ｏ →
Ｘ
Ｄ，则方

案描述如下：①方案 １（黄线）：Ｏ →
Ｓ
１ →

Ｒ

２ →
Ｓ
４ →

Ｌ
６ →

Ｓ
Ｄ；②方案 ２（蓝线）：Ｏ →

Ｒ

１ →
Ｓ
３ →
Ｌ
５ →

Ｓ
６ →
Ｓ
Ｄ。

图 ５　车路协同系统下路网模型建立
Ｆｉｇ．５　ＲｏａｄｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｉｎＣＶＩＳ

图 ６　路网拓扑结构
Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｒｏａｄｎｅｔｗｏｒｋｔｏｐｏｌｏｇｙ
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图８为本文中区域路径优化方法的一个典型
流程。图中红色和绿色分别代表红灯和绿灯时

间。对于 ＯＤ相同、里程与绿信比近似的 ２条路
径，方案２的平均行驶速度较低，若只考虑路阻条
件，则常规导航系统会推荐方案１为最优，但实际
情况下，由于方案 ２所选路径在当前时刻下排队
时间较少，最终行程优于方案 １，体现了这种微观
优化方法的优势。

图 ７　细化路线方案
Ｆｉｇ．７　Ｒｏｕｔｅｒｅｆｉｎｅｍｅｎｔｐｌａｎ

图 ８　路线优化方案
Ｆｉｇ．８　Ｒｏｕｔｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｌａｎ

３　测试验证
３．１　测试环境与方法

为了验证本文方法的有效性，选取北京市望

京地区的典型路网区域进行验证。选择 ＯＤ点为
望京地铁站 Ｂ口至利泽西街与望京西路交叉口
西方向出口。本文实验分为 ０６：００—０８：００、０８：
００—１０：００、１０：００—１２：００３个时段进行，分别由
二次开发后的导航系统得到了 ３次路径规划结
果，３次结果均生成了相同的３条路线，如图９所示，

图 ９　实验设计路线方案
Ｆｉｇ．９　Ｒｏｕｔｅｐｌａｎｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｓｉｇｎ

路线详情如表２所示。
此时常规导航系统默认推荐路线１为最优方

案，为了对比本文方法应用后的验证效果，在不同

时段下的同一时刻采用浮动车实时记录路线中涉

及的所有交叉口交通流状态，将收集到的数据进

行对比分析，结果如表３所示。
将表３所记录的数据作为不同时段下实验中

３条路线环境参数，根据平均排队车辆数与红灯
时间长度的对比关系，设计实验为假定 １５０辆以
固定８ｓ车头时距从Ｏ点驶入，根据２．２节中的路
阻计算方法，分别计算每辆车选择 １、２、３号路线
时到达 Ｄ点的预测行程时间及预测排队次数并
以此为评价指标

［２０２１］
，其中计算参数如表 ４

所示。

３．２　测试结果
针对不同时段下的车辆行驶，最终计算结果

如图１０～图１８所示。其中，图１０、图１３、图１６均
为预计行程时间计算结果，图 １１、图 １４、图 １７均
为预测排队次数计算结果，图 １２、图 １５、图 １８均
为本文方法计算所得最优路线与导航软件推荐最

优路线的行程时间偏差结果。

可以看出，虽然车辆顺序驶入 Ｏ点，但由于
交叉口信号控制的影响，即使是序号相邻的车辆

的行程时间也可能有较大差异，这也就导致了最

优路线选择上的差异。纵向对比３条路线的预测
行程时间可以看到，常规导航系统默认推荐的路

线１并不总是预测时间最少的路线。
将上述计算结果进一步整理，结果对比如

表 ２　实验路线参数
Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｏｕｔｅ

路线编号 途经灯控交叉口／个 行驶里程／ｋｍ
预测行程时间／ｍｉｎ

０６：００—０８：００ ０８：００—１０：００ １０：００—１２：００
行驶路线

路线１ ５ ２．０ ９ ７ ６ Ｏ →
Ｓ
１ →
Ｓ
４ →
Ｌ
７ →
Ｓ
８ →
Ｓ
Ｄ

路线２ ５ ２．１ １０ ９ ７ Ｏ →
Ｌ
１ →
Ｓ
２ →
Ｒ
３ →
Ｓ
６ →
Ｌ
Ｄ

路线３ ５ ２．２ １０ ９ ７ Ｏ →
Ｓ
１ →
Ｌ
４ →
Ｓ
５ →
Ｒ
６ →
Ｌ
Ｄ

５５３１



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　路侧终端采集数据
Ｔａｂｌｅ３　ＤａｔａｃｏｌｌｅｃｔｅｄｉｎＲＳＵ

路段
平均行驶速度 ｖ／（ｋｍ·ｈ－１） 平均排队车辆数 Ｎ

０６：００—０８：０００８：００—１０：００１０：００—１２：０００６：００—０８：０００８：００—１０：００１０：００—１２：００

路段长度

Ｌ／ｍ
信号控制

周期 Ｃ／ｓ
绿灯起止时

间 Ｐｓ～Ｐｄ／ｓ

Ｏ →
Ｓ
１ ２４ ２８ ３８ １５ １４ １２ ４３１ １５０ ０～４２

１ →
Ｓ
４ ２６ ３２ ４３ ９ ８ ６ ３７４ １５０ ０～８８

４ →
Ｌ
７ ２２ ３０ ３８ ７ ６ ５ ４１５ １５０ ５２～７６

７ →
Ｓ
８ ２０ ２８ ３４ ６ ５ ４ ３６８ ６０ ２８～５４

８ →
Ｓ
Ｄ ２１ ３３ ３７ ９ ８ ７ ４４３ ９０ ４８～８４

Ｏ →
Ｌ
１ ２０ ２６ ３３ ９ ８ ６ ４３１ １５０ ４９～６９

１ →
Ｓ
２ １５ １９ ２４ ８ ７ ６ ４１８ ７０ ０～３８

２ →
Ｒ
３ １４ ２０ ２５ ０ ０ ０ ４２２ ７０ ０～７０

３ →
Ｓ
６ １６ ２２ ２７ ７ ６ ５ ３８７ ７０ ０～３６

６ →
Ｌ
Ｄ １２ １５ ２２ ９ ８ ７ ４３０ ９０ ０～３２

Ｏ →
Ｓ
１ ２４ ２８ ３８ １５ １４ １２ ４３１ １５０ ０～４２

１ →
Ｌ
４ １８ ２５ ３１ １１ １０ ７ ３７４ １５０ ０～８８

４ →
Ｓ
５ １２ １５ １９ １０ ９ ８ ３８１ ８０ ０～３９

５ →
Ｒ
６ １３ １８ ２１ ０ ０ ０ ５０２ ７０ ０～７０

６ →
Ｌ
Ｄ １２ １５ ２２ ９ ８ ７ ４３０ ９０ ０～３２

表 ４　路阻计算参数
Ｔａｂｌｅ４　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｏａｄｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ

参数 典型值

ａ／（ｍ·ｓ－２） ３

ｄｌ／ｍ ４．３

ｄｐ／ｍ ０．５

ｄｇ／ｍ ６

表５～表 ７所示。可以看出，平峰阶段效果优于
高峰阶段；不同时段下，虽然路线１的平均预测指
标较其他 ２条路线更优，但有总数分别为 ２４次、
２３次及４５次情况下路线 １并不是最佳选择，即
１６％、１５％及 ３０％的情况下如果按照本文方法进
行路线选择可进一步优化行程时间，通过进一步计

算，在１５０组实验过程中，不同时段下，１５０组数

图 １０　０６：００—０８：００时段行程时间
Ｆｉｇ．１０　Ｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｆｒｏｍ０６：００ｔｏ０８：００

图 １１　０６：００—０８：００时段排队次数
Ｆｉｇ．１１　Ｑｕｅｕｅｎｕｍｂｅｒｆｒｏｍ０６：００ｔｏ０８：００
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图 １２　０６：００—０８：００时段最大优化时间
Ｆｉｇ．１２　Ｍａｘｉｍｕｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｉｍｅｆｒｏｍ０６：００ｔｏ０８：００

图 １３　０８：００—１０：００时段行程时间
Ｆｉｇ．１３　Ｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｆｒｏｍ０８：００ｔｏ１０：００

图 １４　０８：００—１０：００时段排队次数
Ｆｉｇ．１４　Ｑｕｅｕｅｎｕｍｂｅｒｆｒｏｍ０８：００ｔｏ１０：００

图 １５　０８：００—１０：００时段最大优化时间
Ｆｉｇ．１５　Ｍａｘｉｍｕｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｉｍｅｆｒｏｍ０８：００ｔｏ１０：００

７５３１
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图 １６　１０：００—１２：００时段行程时间
Ｆｉｇ．１６　Ｔｒａｖｅｌｔｉｍｅｆｒｏｍ１０：００ｔｏ１２：００

图 １７　１０：００—１２：００时段排队次数
Ｆｉｇ．１７　Ｑｕｅｎｅｎｕｍｂｅｒｆｒｏｍ１０：００ｔｏ１２：００

图 １８　１０：００—１２：００时段最大优化时间
Ｆｉｇ．１８　Ｍａｘｉｍｕｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｉｍｅｆｒｏｍ１０：００ｔｏ１２：００

表 ５　０６：００—０８：００路线结果对比
Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｏｕｔｅｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍ

０６：００ｔｏ０８：００

路线
平均预测

行程时间／ｓ
平均预测

排队次数

平均预测

排队时间／ｓ
最优路线

次数

路线１ ５１０．５４ ４．２８ ３０６．６１ １２６

路线２ ５５６．３７ ３．９９ ２６１．１９ ２０

路线３ ６１１．４８ ３．６９ ２９８．６１ ４

表 ６　０８：００—１０：００路线结果对比
Ｔａｂｌｅ６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｏｕｔｅｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍ

０８：００ｔｏ１０：００

路线
平均预测

行程时间／ｓ
平均预测排

队次数

平均预测

排队时间／ｓ
最优路线

次数

路线１ ４４０．８４ ３．６３ ２３６．９１ １２７

路线２ ４７８．３１ ４ １８３．１３ ２２

路线３ ４９７．６４ ３．１１ １８４．７７ １
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表 ７　１０：００—１２：００路线结果对比
Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｏｕｔｅｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍ

１０：００ｔｏ１２：００

路线
平均预测

行程时间／ｓ
平均预测

排队次数

平均预测

排队时间／ｓ
最优路线

次数

路线１ ３９２．６２ ３．４５ １８８．６９ １０５

路线２ ４１６．０５ ３．８９ １２０．８７ ２３

路线３ ４１１．６６ ２．７４ ９８．７９ ２２

据中，本文方法计算所得最优路线行程时间与导

航系统推荐最优路线行程时间差值的平均值，分

别减少了９．５２ｓ、１３．３９ｓ及 ２０．６５ｓ，证明了本文
路径决策方法的有效性。

４　结　论
１）本文重点研究了车路协同环境下新型实

时路径决策方法，针对现有方法受限于客观因素

只能通过历史或间接数据来预测路阻值的技术不

足，通过充分挖掘车路协同系统丰富的实时数据，

面向城市道路场景提出了考虑转向信号控制的路

径选择优化方法。

２）在传统路径决策方法的基础上进一步考
虑路径搜索空间内可能受灯控影响而产生停车和

排队行为，从而根据相关道路实时状态预测任意

时刻车辆的行程时间，最后对路径集合内的路阻

值重新计算排序得出最优路径。

３）实验表明，与常规导航系统推荐的最优路
线相比，优化后约有２０％ ～３０％的车辆实际行程
时间将降低，证明了本文方法的可行性。
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六相永磁同步电机驱动控制方式

匡晓霖
１，徐金全

２，，黄春蓉
３，李嘉科

１，郭宏
２

（１．北京机械设备研究所，北京 １００８５４；　２．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３；

３．中国人民解放军驻航天科工集团第二研究院二〇六所军代室，北京 １００８５４）

　　摘　　　要：多相永磁同步电机（ＰＭＳＭ）的驱动控制方式主要包括余度和容错两种形
式，为明晰多相永磁同步电机采用两种不同驱动控制方式所带来的性能差异，基于一个六相永

磁同步电机，分别建立了余度和容错两种永磁同步电机驱动控制系统。在此基础上，分析研究

了余度和容错两种驱动控制方式对六相永磁同步电机系统调速范围和动态性能的影响机理及

影响规律。仿真和实验结果表明：相比于余度驱动控制，六相永磁同步电机采用容错驱动控制

方式时具有更宽的调速范围及更好的动态性能。

关　键　词：可靠性；永磁同步电机 （ＰＭＳＭ）；余度；容错；驱动控制
中图分类号：ＴＭ３５１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３６１０９

　　多电／全电化是未来飞机的重要发展方向，其
通过简化机载二次能源以提高能源利用率，降低

飞机的重量成本。随之，机载多能源作动系统也

逐渐被单一电力作动系统替代
［１４］
。作为电力作

动系统的主要形式之一，机电作动器以其小型化、

高效率、高功率密度及良好的动态性能等优点，受

到广泛关注
［５７］
。

为提高机电作动器的可靠性，其伺服永磁同

步电 机 （ＰｅｒｍａｎｅｎｔＭａｇｎｅｔＳｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓＭｏｔｏｒ，
ＰＭＳＭ）常采用多相结构以保证系统具有容错能
力。按照驱动控制方式的不同，多相结构的永磁

同步电机系统可分为余度永磁同步电机系统和容

错永磁同步电机系统 ２类［８１１］
。余度永磁同步电

机系统是基于传统三相永磁同步电机系统提出

的，其定子绕组由多套三相绕组按照一定的空间

结构排列构成，采用三相桥逆变器驱动方式，控制

策略简单
［１２１５］

。若某相绕组发生故障，则退出故

障所在的整套三相绕组，故障前后电机均保持对

称运行。容错永磁同步电机系统以每相绕组为基

本单元，采用 Ｈ桥逆变器驱动方式，发生故障时
仅需退出故障相，故障后电机系统不再保持对称

运行
［１６１８］

。与余度永磁同步电机系统相比，相同

相数的容错永磁同步电机系统具有更高的容错能

力和绕组利用率，但同时也带来了驱动控制器体

积质量更大、控制策略更复杂的问题。目前，对

于 ２种多相永磁同步电机系统运行性能差异的
研究较少，局限在起动性能、输出转矩、不平衡

磁拉力等方面，而且采用了完全不同的电机系

统
［１９２０］

。不同驱动控制方式对多相永磁同步电

机运行性能的影响尚不明晰，有必要开展进一

步的研究工作。

本文基于一个六相永磁同步电机，分别构建

成双三相余度永磁同步电机和六相容错永磁同步

电机 ２种电机驱动控制系统。在此基础上，通过
仿真分析和实验研究了不同驱动控制方式对六相

永磁同步电机调速范围和动态性能的影响机理及

qwqw
新建图章
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影响规律。

１　六相永磁同步电机系统模型
１．１　电机数学模型

本文所研究的六相永磁同步电机为 １２槽 １０
极结构，如图１所示。其六相绕组分别为 Ａ、Ｂ、Ｃ、
Ｄ、Ｅ、Ｆ，各相绕组依次相差 ６０°机械角度排列。
为简化分析过程，对电机作如下假设：

１）定转子产生的气隙磁场均按正弦分布，忽
略各次谐波。

２）忽略铁心磁饱和及磁滞、涡流的影响。
３）定子六相绕组对称，转子对直轴和交轴

对称。

４）忽略绕组互感的影响。

图 １　六相永磁同步电机定转子结构
Ｆｉｇ．１　ＳｔａｔｏｒａｎｄｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｉｘｐｈａｓｅＰＭＳＭ

根据上述假设条件，利用电路和电磁感应原

理可以得到电机定子绕组的电压方程和磁链方程

分别为

ｕｓ ＝Ｒｓｉｓ＋ｄψｓ／ｄｔ （１）

ψｓ ＝Ｌｓｉｓ＋ψｆγｓ （２）

式中：

ｕｓ＝［ｕＡ　ｕＢ　ｕＣ　ｕＤ　ｕＥ　ｕＦ］
Ｔ

ｉｓ＝［ｉＡ　ｉＢ　ｉＣ　ｉＤ　ｉＥ　ｉＦ］
Ｔ

ψｓ＝［ψＡ　ψＢ　ψＣ　ψＤ　ψＥ　ψＦ］
Ｔ

Ｒｓ＝ｄｉａｇ［Ｒｓ　Ｒｓ　Ｒｓ　Ｒｓ　Ｒｓ　Ｒｓ］
Ｌｓ＝ｄｉａｇ［Ｌｓ　Ｌｓ　Ｌｓ　Ｌｓ　Ｌｓ　Ｌｓ］

γｓ [＝ ｓｉｎθ　ｓｉｎθ－π( )３ 　ｓｉｎθ－２π( )３
　　ｓｉｎ（θ－π）　ｓｉｎθ＋

２π( )３ 　ｓｉｎθ＋π( ) ]３

Ｔ

其中：ｕｓ、ｉｓ和 ψｓ分别为六相绕组的相电压、相电
流和相磁链矩阵；Ｒｓ和 Ｌｓ分别为六相绕组的电

阻和电感系数矩阵；ψｆ为电机转子永磁体磁链幅

值；γｓ为磁链系数矩阵；θ为电机转子磁极位置和
Ａ相绕组轴线之间的电角度差。

由磁共能对机械角度求偏导可以得到电机的

电磁转矩为

Ｔｅ ＝
１
２
ｉＴｓ
Ｌｓ
θｍ
ｉｓ＋ｉ

Ｔ
ｓ

γｓ
θｍ
ψｆ （３）

式中：θｍ为电机转子磁极位置和 Ａ相绕组轴线之
间的机械角度差。

由于永磁同步电机为隐极电机，气隙均匀分

布，其相绕组电感不随机械角度变化，则电机电磁

转矩表达式可以改写为

Ｔｅ ＝ｉ
Ｔ
ｓ

γｓ
θｍ
ψｆ （４）

　　六相永磁同步电机的运动方程为

ｄΩ／ｄｔ＝１Ｊ
（Ｔｅ－ＢΩ－ＴＬ）

ｄθｍ／ｄｔ＝
{

Ω

（５）

式中：Ω为角速度；Ｊ为转动惯量；Ｂ为阻尼系数；
ＴＬ为负载转矩。
１．２　余度永磁同步电机系统模型

分别将六相永磁同步电机的 Ａ、Ｃ、Ｅ和 Ｂ、Ｄ、
Ｆ三相绕组的接出端相连成中性点，可构成 ２套
三相对称绕组，２套三相绕组的相位相差 ６０°机械
角度。驱动部分采用２套三相桥逆变器即构成双
三相余度永磁同步电机系统，结构如图２所示。

双三相余度永磁同步电机系统可视为共用相

同转子的２个三相永磁同步电机子系统，定义为
余度１和余度２。由于忽略了电机相间互感，２个
三相永磁同步电机之间不存在电磁耦合，因此，可

以采用传统的三相永磁同步电机坐标变换方法，

将２个三相永磁同步电机分别由三相静止坐标系
（ＡＢＣ坐标系）变换至两相旋转坐标系（ｄｑ坐
标系），在 ｄｑ坐标系下实现对２个三相永磁同步
电机的矢量控制。

将六相永磁同步电机的电压和磁链方程变换

到 ｄｑ坐标系下，去掉零序分量后，可得到电机的
电压和磁链方程分别为

图 ２　双三相余度永磁同步电机逆变器结构
Ｆｉｇ．２　Ｉｎｖｅｒｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅ

ｒｅｄｕｎｄａｎｔＰＭＳＭ
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ｕｄ１ ＝Ｒｓｉｄ１＋ｄψｄ１／ｄｔ－ωｅψｑ１
ｕｑ１ ＝Ｒｓｉｑ１＋ｄψｑ１／ｄｔ＋ωｅψｄ１
ｕｄ２ ＝Ｒｓｉｄ２＋ｄψｄ２／ｄｔ－ωｅψｑ２
ｕｑ２ ＝Ｒｓｉｑ２＋ｄψｑ２／ｄｔ＋ωｅψｄ










２

（６）

ψｄ１ ＝Ｌｄｉｄ１＋ψｆ
ψｑ１ ＝Ｌｑｉｑ１
ψｄ２ ＝Ｌｄｉｄ２＋ψｆ
ψｑ２ ＝Ｌｑｉｑ










２

（７）

式中：ｕｄ１、ｕｑ１、ψｄ１、ψｑ１、ｉｄ１和 ｉｑ１分别为余度 １的直
轴电压、交轴电压、直轴磁链、交轴磁链、直轴电流

和交轴电流；ｕｄ２、ｕｑ２、ψｄ２、ψｑ２、ｉｄ２和 ｉｑ２分别为余
度２的直轴电压、交轴电压、直轴磁链、交轴磁链、
直轴电流和交轴电流；ωｅ为电角频率；Ｌｄ和 Ｌｑ分
别为直轴和交轴同步电感，对于隐极电机而言，由

于气隙均匀，可近似认为二者相等，则有

Ｌｄ ＝Ｌｑ （８）
因此，可以得到电机的电磁转矩为

Ｔｅ ＝Ｔｅ１＋Ｔｅ２ ＝ｐｎ（ｉｑ１＋ｉｑ２）ψｆ （９）
式中：Ｔｅ１为余度１的电磁转矩；Ｔｅ２为余度 ２的电

磁转矩；ｐｎ为电机转子极对数。
式（６）～式（９）进一步说明，忽略相绕组间互

感之后，双三相余度永磁同步电机完全可以等价

为２个三相永磁同步电机，其电磁转矩为 ２个三
相永磁同步电机的电磁转矩之和。双三相余度永

磁同步电机系统基于双 ｄｑ变换的矢量控制框图
如图 ３所示。图中：ＡＰＲ、ＡＳＲ和 ＡＣＲ分别表示
位置调节器、速度调节器和电流调节器；ｕα１和 ｕβ１
分别为余度 １在静止坐标系下的 α轴和 β轴电
压；ｕα２和 ｕβ２分别为余度 ２在静止坐标系下的 α
轴和 β轴电压；ＳＶＰＷＭ为空间矢量脉宽调制；
ＳＡ，…，ＳＦ为各相桥臂开关信号；２ｒ表示 ２相旋转
坐标系；３ｓ表示３相静止坐标系。

双三相余度永磁同步电机系统基于双 ｄｑ变
换的矢量控制策略是由传统三相永磁同步电机

ｄｑ变换矢量控制策略扩展而来，其控制结构简
单，且在正常运行或绕组开路、短路故障运行条件

下，均能保证电机的对称运行，电机的相绕组电流

始终保持正弦。

图 ３　双三相余度永磁同步电机双 ｄｑ变换矢量控制框图
Ｆｉｇ．３　ＤｕａｌｄｑｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｖｅｃｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｄｉａｇｒａｍｏｆｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅｒｅｄｕｎｄａｎｔＰＭＳＭ

１．３　容错永磁同步电机系统模型
将六相永磁同步电机的六相绕组的两端分别

接出，采用 Ｈ桥逆变器，可构成六相容错电机系
统，结构如图 ４所示。六相容错永磁同步电机系
统采用最优转矩控制策略，该控制策略以输出转

矩最优为目标，以电机瞬时铜耗最小为约束条件，

通过解算求得电机各相电流，可以保证电机在正

常运行或者故障运行状态下输出恒定转矩
［２１２２］

。

图 ４　六相容错永磁同步电机逆变器结构
Ｆｉｇ．４　ＩｎｖｅｒｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭ

六相容错永磁同步电机的瞬时电磁转矩可以

表示为

Ｔｅ（ｔ）＝∑
６

ｊ＝１

ｅｊ（ｔ）ｉｊ（ｔ）
Ω

（１０）

式中：ｅｊ（ｔ）为 ｊ相瞬时反电动势；ｉｊ（ｔ）为 ｊ相瞬时
相电流。

当发生相绕组故障时，六相容错永磁同步电

机的瞬时电磁转矩可以表示为

Ｔｅ（ｔ）＝Ｔｎ（ｔ）＋Ｔｆ（ｔ） （１１）

式中：Ｔｎ（ｔ）为电机故障后正常相产生的电磁转
矩；Ｔｆ（ｔ）为电机故障后故障相产生的电磁转矩，
其表达式分别为

Ｔｎ（ｔ）＝∑
６

ｊ≠ｋｉ

ｅｊ（ｔ）ｉｊ（ｔ）
Ω

（１２）
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Ｔｆ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１

ｅｋｉ（ｔ）ｉｋｉ（ｔ）
Ω

（１３）

其中：ｋｉ表示故障所在相。
为了保证电机能够输出恒定转矩，给定如下

约束条件：

Ｔｅ（ｔ）＝Ｔｎ（ｔ）＋Ｔｆ（ｔ）＝Ｔｃ （１４）

式中：Ｔｃ为电机的恒定输出转矩。
为确定各相电流的唯一解，引入电机瞬时铜

耗最小为约束条件：

ｍｉｎＲｓ∑
６

ｊ＝１
ｉ２ｊ（ｔ） （１５）

则各相电流的求解变为多元函数求极值的最

优解问题，因此可建立拉格朗日价值函数：

Ｆ＝∑
６

ｊ＝１
ｉ２ｊ ＋λ（Ｔｎ（ｔ）＋Ｔｆ（ｔ）－Ｔｃ） （１６）

式中：λ为拉格朗日乘数。
由式（１６）可求得各相电流表达式为

ｉｊ（ｔ）＝
ｅｊ（ｔ）（Ｔｃ－Ｔｆ（ｔ））Ω

∑
６

ｊ≠ｋｉ

ｅ２ｊ（ｔ）
（１７）

通过电流环实时控制电流跟踪其解算值，便

可以保证电机输出恒定转矩。

最优转矩控制策略通过在静止坐标系下直接

控制各相电流瞬时值，以达到恒定转矩输出的目

的，其算法简单，避免了复杂的坐标变化，且不受

电机相数的限制。最优转矩控制策略的控制框图

如图５所示。

图 ５　六相容错永磁同步电机最优转矩控制框图
Ｆｉｇ．５　Ｏｐｔｉｍａｌｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭ

２　调速范围分析

在直流母线电压相同的条件下，六相永磁同

步电机采用余度和容错 ２种驱动控制方式时，具
有不同的相电压。由图 ２和图 ４可以看出，双三
相余度永磁同步电机的相绕组采用三相星型接

法，直流母线电压约束绕组的线电压；而六相容错

永磁同步电机采用了单相绕组结构，直流母线电

压约束绕组的相电压。由于星型接法三相绕组的

线电压是相电压的槡３倍，则对于相同的直流母线

电压，六相容错永磁同步电机的相电压约是双三

相余度永磁同步电机相电压的槡３倍。电机的相
电压直接影响其相绕组反电动势，进而影响其调

速范围。

采用相绕组反电动势和电流同相位的控制方

式，可得到六相永磁同步电机单相绕组的相量图

和等效电路，如图 ６所示。图中：δ为电机功角。
电机的相电压可以表示为

Ｕ
·

＝Ｅ
·

＋Ｉ
·

Ｒｓ＋ｊＩ
·

Ｘｓ （１８）

式中：Ｕ
·

为相电压相量；Ｅ
·

为相绕组反电动势相量；

Ｉ
·

为相电流相量；ｊ为旋转因子；Ｘｓ为相绕组感抗。

通过相量运算可以求得

Ｕ２ｍ ＝（Ｅｍ ＋ＩｍＲｓ）
２＋（ＩｍＸｓ）

２
（１９）

式中：Ｕｍ为相电压幅值；Ｅｍ为相绕组反电动势幅
值；Ｉｍ为相电流幅值。

定义如下常数：

ｋｅ ＝
Ｅｍ
ｎ

（２０）

ｋｔ＝
Ｔｅ
Ｉｍ
＝
Ｔｏｕｔ＋Ｔ０
Ｉｍ

（２１）

ｋｘ ＝
Ｘｓ
ｎ
＝２π

ｐｎ
６０
Ｌｓ （２２）

式中：ｎ为转速；Ｔｏｕｔ为输出转矩；Ｔ０为空载转矩。

将式（２０）～式（２２）代入式（１９）可得
Ｕ２ｍ ＝［ｋｅｎ＋Ｒｓ（Ｔｏｕｔ＋Ｔ０）／ｋｔ］

２＋

　　［ｋｘｎ（Ｔｏｕｔ＋Ｔ０）／ｋｔ］
２

（２３）

图 ６　六相永磁同步电机相绕组相量图和等效电路
Ｆｉｇ．６　Ｐｈａｓｏｒｄｉａｇｒａｍａｎｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｉｒｃｕｉｔｏｆ

ｓｉｘｐｈａｓｅＰＭＳＭｐｈａｓｅｗｉｎｄｉｎｇ
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式（２３）描述了电机转速和输出转矩之间的
关系。与传统永磁同步电机相比，一方面由于所

设计的六相永磁同步电机相绕组感抗较大，对电

机的相电压有较大影响，不可以被忽略。另一方

面，由于电机相绕组的热约束限制了最大相电流，

从而制约了输出转矩的最大值。由式（２１）可知，
相电流与输出转矩成线性关系，对相电流值的约

束可以直接转化为对输出转矩的约束条件。同

时，规定电机转速为正，由此可以得到增加约束条

件后电机的转速和转矩的关系表达式为

Ｕ２ｍ ＝［ｋｅｎ＋Ｒｓ（Ｔｏｕｔ＋Ｔ０）／ｋｔ］
２＋

　　［ｋｘｎ（Ｔｏｕｔ＋Ｔ０）／ｋｔ］
２

ｎ≥０

０≤ Ｔｏｕｔ≤ Ｔ













ｍａｘ

（２４）

式中：Ｔｍａｘ为输出转矩最大值。
根据１．２节和 １．３节分析，六相容错永磁同

步电机相电压即为母线电压 ＵＤＣ，双三相余度永

磁同步电机相电压为 ＵＤＣ／槡３，根据式（２４）和六相
永磁同步电机设计参数，可以得到 ２种永磁同步
电机系统的转速转矩特性曲线，如图 ７所示。由
此可以得知，在相同转矩条件下，相比于余度驱动

控制方式，六相永磁同步电机采用容错驱动控制

方式时具有更宽的调速范围，在不同输出转矩下

的调速范围提高了７３％以上。
在 Ａｎｓｏｆｔ／Ｓｉｍｐｌｏｒｅｒ仿真环境中，分别建立双

三相余度永磁同步电机系统和六相容错永磁同步

电机系统仿真模型，对 ２种永磁同步电机系统的
调速范围进行了仿真研究。图８为２种永磁同步
电机系统的转速转矩特性曲线仿真结果，与理论
分析结果基本一致。

图 ７　双三相余度永磁同步电机和六相容错永磁同步

电机的转速转矩特性曲线
Ｆｉｇ．７　Ｓｐｅｅｄｔｏｒｑｕｅｃｕｒｖｅｓｏｆｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅ

ｒｅｄｕｎｄａｎｔＰＭＳＭａｎｄｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭ

图 ８　双三相余度永磁同步电机和六相容错永磁同步

电机的转速转矩特性曲线仿真结果
Ｆｉｇ．８　Ｓｐｅｅｄｔｏｒｑｕｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅ

ｒｅｄｕｎｄａｎｔＰＭＳＭａｎｄｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭ

３　动态性能分析

六相永磁同步电机每相绕组的瞬态电压方程

可表示为

ｕ＝ｅ＋ｉＲｓ＋ｐｉＬｓ （２５）
式中：ｕ为瞬时相电压；ｅ为瞬时反电动势；ｉ为瞬
时相电流。

由式（２５）可知，相电压将影响电机相绕组反
电动势和相电流，即影响电机的转速和转矩性能。

由式（５）可知，电机的转速和转矩性能会影响电
机的位置伺服动态性能。因此，余度和容错永磁

同步电机相电压的不同将引起两者位置伺服动态

性能的差异。

在 Ａｎｓｏｆｔ／Ｓｉｍｐｌｏｒｅｒ仿真环境中，对 ２种永磁
同步电机系统的位置伺服动态性能进行了仿真分

析。给定位置指令为 ６０°机械角度的阶跃信号，
２种永磁同步电机系统的位置、转速和电磁转矩
仿真波形如图 ９所示。可以看出，六相容错永磁
同步电机在电磁转矩快速性上稍优于双三相余度

永磁同步电机，其转速峰值也稍高于双三相余度

永磁同步电机，从而六相容错永磁同步电机的位

置跟踪性能略好于双三相余度永磁同步电机，如

图９（ａ）所示，其中双三相余度永磁同步电机响应
曲线的上升时间为 １１．０３ｍｓ，而六相容错永磁同
步电机的上升时间为 １０．７４ｍｓ，减少了 ２．６％。
给定位置指令为 ３６０°机械角度的阶跃信号时，
２种永磁同步电机系统的位置、转速和电磁转矩
仿真波形如图 １０所示。由于给定的阶跃位置指
令值较大，２种永磁同步电机系统均到达了其转
速限幅值，相比于双三相余度永磁同步电机，由于

六相容错永磁同步电机具有更宽的调速范围，其

位置伺服动态性能更优。在该指令下，双三相余
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图 ９　双三相余度永磁同步电机和六相容错永磁

同步电机在 ６０°阶跃指令下的位置、转速和

电磁转矩仿真曲线

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｓｐｅｅｄａｎｄ

ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔｏｒｑｕｅｆｏｒｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅｒｅｄｕｎｄａｎｔ

ＰＭＳＭａｎｄｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭｗｉｔｈａ

６０°ｓｔｅｐｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

度 永 磁 同 步 电 机 响 应 曲 线 的 上 升 时 间 为

２０．９４ｍｓ，六相容错永磁同步电机的上升时间为
１４．７３ｍｓ，减少了２９．７％。可以得知，与余度驱动
控制方式相比，六相永磁同步电机采用容错驱动

控制方式在电磁转矩动态性能和调速范围上的优

势可以提升其位置伺服动态性能。

图 １０　双三相余度永磁同步电机和六相容错永磁

同步电机在 ３６０°阶跃指令下的位置、转速和

电磁转矩仿真曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｓｐｅｅｄａｎｄ

ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔｏｒｑｕｅｆｏｒｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅｒｅｄｕｎｄａｎｔ

ＰＭＳＭａｎｄｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭｗｉｔｈａ

３６０°ｓｔｅｐｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

４　实　验

为验证理论和仿真分析的有效性，对六相永

磁同步电机不同驱动控制方式下的位置伺服动态

性能进行了实验研究，系统实验平台如图 １１所
示，其由六相永磁同步电机、驱动控制系统、供电

电源和 ＣＡＮ演示平台组成。
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　第 ７期 匡晓霖，等：六相永磁同步电机驱动控制方式

　　给定 ６０°和 ３６０°机械角度的位置阶跃指令，
图１２和图１３分别为双三相余度永磁同步电机系
统和六相容错永磁同步电机系统的位置、转速和

电磁转矩波形。从图 １２可以看出，在 ６０°位置阶
跃指令下，２种永磁同步电机系统的电磁转矩和
转速波形类似，但六相容错永磁同步电机的电磁

转矩上升速率较快，六相容错永磁同步电机和双

三相余度永磁同步电机电磁转矩到达峰值时间分

别为０．６１ｍｓ和 ０．８ｍｓ，六相容错永磁同步电机
的转速峰值也稍高于双三相余度永磁同步电机，

图 １１　六相永磁同步电机系统实验平台
Ｆｉｇ．１１　ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍｏｆｓｉｘｐｈａｓｅＰＭＳＭｓｙｓｔｅｍ

图 １２　双三相余度永磁同步电机和六相容错永磁

同步电机在 ６０°阶跃指令下的位置、转速和

电磁转矩实验波形

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｓｐｅｅｄａｎｄ

ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔｏｒｑｕｅｆｏｒｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅｒｅｄｕｎｄａｎｔ

ＰＭＳＭａｎｄｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭｗｉｔｈａ

６０°ｓｔｅｐｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

图 １３　双三相余度永磁同步电机和六相容错永磁同步

电机在 ３６０°阶跃指令下的位置、转速和

电磁转矩实验波形

Ｆｉｇ．１３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｓｐｅｅｄａｎｄ

ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｔｏｒｑｕｅｆｏｒｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅｒｅｄｕｎｄａｎｔ

ＰＭＳＭａｎｄｓｉｘｐｈａｓｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭｗｉｔｈａ

３６０°ｓｔｅｐｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

从而，六相容错永磁同步电机位置伺服性能稍优

于双三相余度永磁同步电机，两者位置响应的上

升时间分别为８．８ｍｓ和 ９ｍｓ。从图 １３可以看出，

在３６０°位置阶跃指令下，双三相余度永磁同步电
机转速到达限幅值，出现平顶段，而六相容错永磁

同步电机由于调速范围较宽，可以到达较高的转

速峰值，因此，其位置伺服性能更优，六相容错永

磁同步电机和双三相余度永磁同步电机的位置响

应上升时间分别为 １６ｍｓ和 ２４．８ｍｓ。实验结果
表明，与双三相余度永磁同步电机相比，六相容错

永磁同步电机的位置伺服动态性能更优，其在

６０°和３６０°位置阶跃指令下的响应曲线上升时间
分别减小了２．２％和３５％。

５　结　论

本文研究了不同驱动控制方式对六相永磁同

步电机性能的影响。六相永磁同步电机采用余度

和容错２种驱动控制方式，可分别构建成双三相
余度永磁同步电机系统和六相容错永磁同步电机
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系统，通过建立 ２种永磁同步电机系统的驱动控
制模型，研究了两者在调速范围和动态性能的优

劣，结论如下：

１）在调速范围方面，对于相同的直流母线电
压，相比于余度驱动控制方式，六相永磁同步电机

采用容错驱动控制方式时具有更高的相电压，因

此其调速范围更宽，在不同输出转矩下的调速范

围提高了７３％以上。
２）在动态性能方面，相比于余度驱动控制方

式，六相永磁同步电机采用容错驱动控制方式时

具有更好的转矩控制性能和更宽的调速范围，因

此其位置伺服动态性能更为优越。
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ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｂｙｒｏｔａｔｉｎｇｃａｒｒｉｅｒｓｉｇｎａｌｉｎｊｅｃｔｉｏｎｕｔｉｌｉｚｉｎｇ

ｚｅｒｏｓｅｑｕｅｎｃｅｃａｒｒｉｅｒｖｏｌｔａｇｅｆｏｒｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅＰＭＳＭ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，６４（６）：

４４５４４４６２．

［１３］ＡＬＭＡＲＨＯＯＮＡＨ，ＺＨＵＺＱ，ＸＵＰＬ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｐｕｌｓａｔｉｎｇ

ｓｉｇｎａｌｉｎｊｅｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇｚｅｒｏｓｅｑｕｅｎｃｅｃａｒｒｉｅｒｖｏｌｔａｇｅｆｏｒｓｅｎｓｏｒ

ｌｅｓｓｃｏｎｔｒｏｌｏｆｄｕａｌｔｈｒｅｅｐｈａｓｅＰＭＳＭ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＥｎｅｒｇｙＣｏｎｖｅｒｓｉｏｎ，２０１７，３２（２）：４３６４４６．

［１４］ＨＵＹ，ＺＨＵＺＱ，ＯＤＡＶＩＣＭ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏｉｎｄｉｖｉｄｕａｌ

ｃｕｒｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｖｅｃｔｏｒｓｐａｃｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｄｕａｌ

ｔｈｒｅｅｐｈａｓｅＰＭＳＭ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＡｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｓ，２０１７，５３（５）：４４８３４４９２．

［１５］王步来，顾伟，郭燚，等．采用绕组变换的双三相永磁同步电

动机建模研究［Ｊ］．西安交通大学学报，２００８，４２（１０）：

１２７５１２７９．

ＷＡＮＧＢＬ，ＧＵＷ，ＧＵＯＹ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒｄｕａｌｔｈｒｅｅ

ｐｈａｓｅｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍａｃｈｉｎｅｗｉｔｈｗｉｎｄｉｎｇ

ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＸｉ’ａｎＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００８，

４２（１０）：１２７５１２７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］郝振洋，胡育文，黄文新，等．转子磁钢离心式六相十极永磁

容错电机及控制策略［Ｊ］．中国电机工程学报，２０１０，３０

（３０）：８１８６．

ＨＡＯＺＹ，ＨＵＹＷ，ＨＵＡＮＧＷ Ｘ，ｅｔａｌ．Ｓｉｘｐｈａｓｅｔｅｎｐｏｌｅ

ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｍａｃｈｉｎｅａｎｄｉｔｓｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ

［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＣＳＥＥ，２０１０，３０（３０）：８１８６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１７］ＧＵＯＨ，ＸＵＪＱ，ＫＵＡＮＧＸＬ．Ａｎｏｖｅｌｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔ

ｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒｗｉｔｈｉｍｐｒｏｖｅｄｏｐｔｉｍａｌｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒａｅｒｏｓｐａｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１５，２８（２）：５３５５４４．

［１８］ＧＵＯＨ，ＸＵＪＱ，ＣＨＥＮＹＨ．Ｒｏｂｕｓｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔ

ｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒｆｏｒａｅｒｏｓｐａｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

ｗｉｔｈｇｕａｒａｎｔｅｅｄｆａｕｌｔｓｗｉｔｃｈｐｒｏｃｅｓｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

ＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１５，６２（１２）：７３０９７３２１．

［１９］ＢＥＮＮＥＴＴＪＷ，ＭＥＣＲＯＷ ＢＣ，ＡＴＫＩＮＳＯＮＤＪ，ｅｔａｌ．Ｆａｉｌｕｒｅ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｓｆｏｒｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔａｅｒｏ

ｓｐａｃｅｄｒｉｖｅｓ［Ｃ］∥２０１０ＸＩＸＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＥｌｅｃ

ｔｒｉｃａｌＭａｃｈｉｎｅｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０：１１６１５０４２．

［２０］ ＢＡＲＣＡＲＯＭ，ＢＩＡＮＣＨＩＮ，ＦＯＲＮＡＳＩＥＲＯＥ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉ

ｍｅｎｔａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｆｒａｃｔｉｏｎａｌｓｌｏｔ

ｍｕｌｔｉｐｈａｓｅＰＭｍｏｔｏｒｄｒｉｖｅｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉ

ｕｍ ｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２０１０：１１６５３２００．

［２１］ＡＴＡＬＬＡＨＫ，ＷＡＮＧＪ，ＨＯＷＥＤ．Ｔｏｒｑｕｅｒｉｐｐｌｅｍｉｎｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｉｎｍｏｄｕｌａｒｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｂｒｕｓｈｌｅｓｓｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ
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　第 ７期 匡晓霖，等：六相永磁同步电机驱动控制方式

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２００３，３９（６）：１６８９

１６９５．

［２２］ＷＡＮＧＪ，ＡＴＡＬＬＡＨＫ，ＨＯＷＥＤ．Ｏｐｔｉｍａｌｔｏｒｑｕｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｂｒｕｓｈｌｅｓｓｍａｃｈｉｎｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭａｇｎｅｔｉｃｓ，２００３，３９（５）：２９６２２９６４．

　作者简介：

　匡晓霖　男，博士，工程师。主要研究方向：高可靠永磁同步电

机系统设计、永磁同步电机驱动控制。

徐金全　男，博士，讲师。主要研究方向：永磁电机设计及其驱

动控制、高可靠电机系统、鲁棒控制。

ＤｒｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓｏｆｓｉｘｐｈａｓｅＰＭＳＭ
ＫＵＡＮＧＸｉａｏｌｉｎ１，ＸＵＪｉｎｑｕａｎ２，，ＨＵＡＮＧＣｈｕｎｒｏｎｇ３，ＬＩＪｉａｋｅ１，ＧＵＯＨｏｎｇ２

（１．ＢｅｉｊｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｑｕｉｐｍｅｎｔＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８５４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＴｈｅＭｉｌｉｔａｒｙＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｖｅＯｆｆｉｃｅｏｆｔｈｅＰＬＡｉｎｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｅ２０６ｏｆｔｈｅ２ｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＡｃａｄｅｍｙｏｆＣＡＳＩＣ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８５４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｄｒｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓｏｆｍｕｌｔｉｐｈａｓｅｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒ（ＰＭＳＭ）ｃｏｎｓｉｓｔ
ｏｆｔｈｅｒｅｄｕｎｄａｎｔｍｏｄｅａｎｄｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｍｏｄｅ．ＴｏｒｅｓｅａｒｃｈｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｍｕｌｔｉｐｈａｓｅＰＭＳＭｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｃａｕｓｅｄｂｙｄｒｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ，ａｒｅｄｕｎｄａｎｔＰＭＳＭｓｙｓｔｅｍａｎｄａｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔＰＭＳＭｓｙｓｔｅｍａｒｅｂｕｉｌｔｒｅｓｐｅｃ
ｔｉｖｅｌｙｂａｓｅｄｏｎａｓｉｘｐｈａｓｅＰＭＳＭ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｉｎｆｌｕｅｎｃｅｌａｗｏｆｔｈｅｒｅｄｕｎｄａｎｔ
ａｎｄｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｄｒｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓｏｎｔｈｅｓｉｘｐｈａｓｅＰＭＳＭｓｙｓｔｅｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｒｅｓｔｕｄｉｅｄ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅ
ｓｐｅｅｄｒａｎｇｅａｎｄｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｒｅ
ｄｕｎｄａｎｔｄｒｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅ，ｔｈｅｓｉｘｐｈａｓｅＰＭＳＭｗｉｔｈｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｄｒｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｈａｓｗｉｄｅｒｓｐｅｅｄｒａｎｇｅ
ａｎｄｂｅｔｔｅｒｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；ｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒ（ＰＭＳＭ）；ｒｅｄｕｎｄａｎｔ；ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔ；
ｄｒｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２６０８：４３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２２．１７０８．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｊｉｎｑｕａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｌｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ７

　收稿日期：２０１８１１２２；录用日期：２０１８１２２８；网络出版时间：２０１９０１０４１５：０８
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　引用格式：朱敏，许爱强，陈强强，等．一种基于改进ＫＥＬＭ的在线状态预测方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（７）：１３７０
１３７９．ＺＨＵＭ，ＸＵＡＱ，ＣＨＥＮＱＱ，ｅｔａｌ．ＡｎｉｍｐｒｏｖｅｄＫＥＬＭｂａｓｅｄｏｎｌｉｎｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（７）：１３７０１３７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０６８５

一种基于改进 ＫＥＬＭ的在线状态预测方法
朱敏，许爱强，陈强强，李睿峰

（海军航空大学，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：针对核超限学习机（ＫＥＬＭ）在线状态预测过程中，核矩阵阶数不断增长且
难以跟踪时变动态特征的问题，提出了一个具有遗忘因子的稀疏 ＫＥＬＭ在线状态预测方法。
通过引入遗忘因子构建新的目标函数，使稀疏字典中各元素依据时间远近具有不同权重，保证

了模型对动态变化的有效跟踪；通过最小化字典的快速留一交叉验证（ＦＬＯＯＣＶ）误差，选择
具有预定规模的关键节点构成字典；基于当前字典，通过矩阵初等变换和分块求逆，实现相关

参数的递推更新。某型飞机发动机的状态预测结果表明，与目前已有的 ３种在线序贯 ＫＥＬＭ
相比，所提方法在６个监测项目上的平均训练时间分别缩短了 ７．５％、６２．０％和 ８１．９％，平均
预测精度分别提升了４４．０％、１９．９％和５０．９％。

关　键　词：状态预测；在线序贯学习；快速留一交叉验证 （ＦＬＯＯＣＶ）；超限学习机；
核方法

中图分类号：Ｖ２４３；ＴＰ１８１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３７０１０

　　基于时间序列预测的状态预测方法为提升早
期故障的检测能力提供了一种有效途径，对提高

系统稳定性和安全性具有重大意义
［１］
。

Ｈｕａｎｇ等［２］
提出的超限学 习 机 （Ｅｘｔｒｅｍｅ

ＬｅａｒｎｉｎｇＭａｃｈｉｎｅ，ＥＬＭ）因快速的计算速度、突出
的全局近似能力，已被应用于处理包括时间序列

预测在内的复杂非线性问题
［３４］
。为了适应在线

序贯学习需要，Ｈｕａｎｇ等［５］
提出了 ＥＬＭ的在线学

习版本，即 ＯＳＥＬＭ（ＯｎｌｉｎｅＳｅｑｕｅｎｔｉａｌＥｘｔｒｅｍｅ
ＬｅａｒｎｉｎｇＭａｃｈｉｎｅ）；２０１１年，Ｈｕａｎｇ等［６］

又利用

核技巧对 ＥＬＭ进行扩展，提出了核超限学习机
（ＫｅｒｎｅｌＥＬＭ，ＫＥＬＭ），其能够以更快的学习速度
实现与支持 向 量 机 （ＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＭａｃｈｉｎｅ，
ＳＶＭ）相似的（回归和二分类任务）或更好的（多
分类任务）泛化性能。

然而，由于 ＯＳＥＬＭ并非属于基于核的方法，
处理非线性问题的性能并不突出；ＫＥＬＭ作为一

种离线的批学习方法，其模型更新需花费大量时

间与存储空间，显然无法满足在线状态预测对实

时性的要求。因此，发展一种基于核方法的增量

算法或序贯算法显然是一种更好的选择
［７］
。

文献［８］基于分块矩阵的求逆公式提出了
ＫＥＬＭ的增量学习方法，即 ＫＢＩＥＬＭ，首次将
ＫＥＬＭ扩展到在线应用。ＫＢＩＥＬＭ的模型阶数随
训练样本的增加而线性增长，计算成本随之超线

性增加。为解决此问题，放弃冗余信息、选择更有

价值的样本去构造并更新模型成为普遍共

识
［９１０］
，这就是模型的稀疏化过程。文献［１１］将

这些有价值的样本称作元（ａｔｏｍｓ），由此构成的子
集称作字典（ｄｉｃｔｉｏｎａｒｙ）。

近年来，大量稀疏化方法被引入 ＫＥＬＭ在线
学习中。文献［１２１３］提出一种基于传统滑动时
间窗的 ＫＥＬＭ在线学习方法，该方法使用时间窗
内的样本构造字典，其模型复杂度和泛化性能直

qwqw
新建图章
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　第 ７期 朱敏，等：一种基于改进 ＫＥＬＭ的在线状态预测方法

接依赖于时间窗宽度；文献［７］提出一种基于近
似线 性 独 立 （ＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＬｉｎｅａｒＤｅｐｅｎｄｅｎｃｙ，
ＡＬＤ）准则的 ＫＥＬＭ在线学习方法，该方法虽然提
升了模型泛化性能，但是复杂度较高

［１４］
，且需要

预设一个误差阈值。文献［１５１６］分别基于瞬时
信息测量和积累一致性测量提出包括“构造”、

“修剪”在内的两步稀疏化方法，实现了对训练样

本有区别的取舍。但是，瞬时信息的计算依赖于

一系列概率密度函数，而往往这些概率密度函数

却不易计算；积累一致性仅仅依赖于系统输入的

特征，而没有考虑系统输出。文献［１７］在使用瞬
时信息测量作为稀疏准则的基础上，同时引入时

变正则化因子，虽然保证了模型在不同的非线性

区域拥有不同的结构风险，但增加的正则化因子

的寻优过程大大影响了在线应用的计算效率。另

外，以上所有稀疏化方法都或多或少引入了额外

的计算量。

迄今为止，所有基于 ＫＥＬＭ的增量学习或在
线学习方法，均将纳入模型的有效样本（字典内

的样本）视为等价值，在对动态的非线性映射建

模时，这种样本间“权重均衡”的做法显然是不合

理的，时间越近的样本应该在建模时拥有更大的

参考价值
［１８１９］

。基于此，本文提出了一种具有遗

忘因子的 ＫＥＬＭ在线稀疏学习方法（ＯｎｌｉｎｅＳｐａｒｓｅ
ＫＥＬＭｗｉｔｈＦｏｒｇｅｔｔｉｎｇＦａｃｔｏｒ，ＦＦＯＳＫＥＬＭ）。该方
法通过引入遗忘因子重新定义 ＫＥＬＭ的目标函
数，使字典内时间越近的样本在建模时具有越高

的权重，在此基础上，重新推导了一个统一的学习

框架，在使快速留一交叉验证（ＦａｓｔＬｅａｖｅＯｎｅ
ＯｕｔＣｒｏｓｓＶａｌｉｄａｔｉｏｎ，ＦＬＯＯＣＶ）误差实现字典稀
疏化的同时，进行核权重向量的同步更新。通过

实例分析表明，本文方法具有很高的时效性、预测

准确性和稳定性，适用于解决在线状态预测问题。

１　核超限学习机

假设有一数据流 Ｓ＝｛（ｘ１，ｙ１），（ｘ２，ｙ２），…｝，

ｘｉ为一个 ｄ维的输入向量，ｙｉ为对应的输出值。

则 ＥＬＭ模型定义为［２］

ｍｉｎ
β，ξ

１
２ β ２＋ｃ１

２∑
ｔ

ｉ＝１
ξ２ｉ

ｓ．ｔ．　ｈ（ｘｉ）β＝ｙｉ－ξｉ　　ｉ＝１，２，…，
{

ｔ
（１）

式中：β＝［β１，β２，…，βＬ］
Ｔ
为模型输出权重向量；

ｈ（ｘｉ）＝［ｈ１（ｘｉ），ｈ２（ｘｉ），…，ｈＬ（ｘｉ）］为隐层神经
元对输入样本 ｘｉ的映射向量；ξｉ为对应于第 ｉ个

样本的训练误差；ｃ为正则化参数，并且 ｃ∈Ｒ＋
。

基于 ＫＫＴ优化条件求解式（１）的优化问题，
可得输出权重为

β＝ＨＴ（ｃ－１Ｉ＋ＨＨＴ）－１ｙｔ （２）

式中：ｙｔ＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙｔ］
Ｔ
为输入样本对应的目标

值向量；Ｈ＝［ｈＴ（ｘ１），ｈ
Ｔ
（ｘ２），…，ｈ

Ｔ
（ｘｔ）］

Ｔ
为输

入样本的映射矩阵。

应用 Ｍｅｒｃｅｒ条件定义核矩阵 Ω＝ＨＨＴ，Ω（ｉ，
ｊ）＝ｈ（ｘｉ）·ｈ

Ｔ
（ｘｊ）＝ｋ（ｘｉ，ｘｊ），可得 ＥＬＭ的核化

形式为

ｆ（·）＝ｈ（·）ＨＴ（ｃ－１Ｉ＋ＨＨＴ）－１ｙｔ ＝
　　［ｋ（·，ｘ１），ｋ（·，ｘ２），…，ｋ（·，ｘｔ）］（ｃ

－１Ｉ＋

　　Ω）－１ｙｔ ＝∑
ｔ

ｉ＝１
θ（ｉ）ｋ（·，ｘｉ）＝ｋｔθｔ （３）

式中：ｋｔ为当前时刻的核估计向量，并且有 ｋｔ＝
［ｋ（·，ｘ１），ｋ（·，ｘ２），…，ｋ（·，ｘｔ）］；θｔ＝［θ１，

θ２，…，θｔ］
Ｔ
为 ｔ时刻的核权重向量，且 θｔ＝

（ｃ－１Ｉ＋Ωｔ）
－１ｙｔ。

由此可见，ＫＥＬＭ是一系列核函数的线性组
合，其中每个样本 ｘｉ的地位是等同的，这对动态
变化的非线性映射建模是不合适的，并且当 ｔ→∞
时，方法的计算负担显然将无法承受。因此，改进

的方法至少需要关注以下 ３个方面：①考虑样本
ｘｉ时间差异性的 ＫＥＬＭ的重新定义；②在重新定
义的 ＫＥＬＭ的基础上，构成稀疏字典的有效样本
的选择；③核权重向量 θｔ的更新。

２　改进的在线核超限学习机
２．１　具有遗忘因子的 ＫＥＬＭ

定义１　假设数据流Ｓ＝｛（ｘ１，ｙ１），（ｘ２，ｙ２），…｝，

ｘｉ为一个 ｄ维的输入向量，ｙｉ为对应的输出值。
则具有遗忘因子的 ＥＬＭ定义为

ｍｉｎ
β，ξ

１
２γ

ｔ β ２＋ｃ１
２∑

ｔ

ｉ＝１
γｔ－ｉξ２ｉ

ｓ．ｔ．ｈ（ｘｉ）β＝ｙｉ－ξｉ　　ｉ＝１，２，…，
{

ｔ
（４）

与式（１）相比，式（４）引入了参数 γ，称之为
遗忘因子，并且０γ＜１。

解优化方程式（４），得到输出权重为
β＝（ｃ－１γｔＩ＋ＨＴＢＨ）－１ＨＴＢｙｔ （５）
式中：Ｅ＝ｄｉａｇ｛γｔ－１，γｔ－２，…，１｝。

根据矩阵求逆公式：

（Ａ＋ＥＣＤ）－１ ＝Ａ－１－Ａ－１Ｅ（Ｃ－１＋ＤＡ－１Ｅ）－１ＤＡ
（６）

　　令 ｃ－１γｔＩ→Ａ，ＨＴ→Ｅ，Ｂ→Ｃ，Ｈ→Ｄ，通过
式（６），有
（ｃ－１γｔＩ＋ＨＴＢＨ）－１ＨＴＢ＝ＨＴ（ｃ－１γｔＢ－１＋ＨＨＴ）－１

（７）

１７３１
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　　把式（７）代入式（５），得到
β＝ＨＴ（ｃ－１γｔＢ－１＋ＨＨＴ）－１ｙｔ （８）

进一步，令 Ａｔ＝ｃ
－１γｔＢ－１＋ＨＨＴ，则核权重向

量为

θｔ ＝Ａ
－１
ｔｙｔ （９）

此时，具有遗忘因子的 ＥＬＭ的核化形式（以
下简称 ＦＦＫＥＬＭ）为
ｆ（·）＝ｈ（·）ＨＴθｔ ＝ｋｔθｔ （１０）
２．２　基于 ＦＬＯＯＣＶ误差的字典选择

设在时刻 ｔ稀疏字典为 Ｄｔ＝｛ｋ（·，ｘ
ｔ
ｉ）｝

ｍ
ｉ＝１，

｛ｘｔ１，ｘ
ｔ
２，…，ｘ

ｔ
ｍ｝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｔ｝，字典大小为ｍ。

基于式（９），两端同时乘以 ｍ阶矩阵 Ａｔ，得到
［２０］

Ａｔ Ｖｔ
ＶＴｔ ｖ[ ]

ｔ

θｔ

θ[ ]ｔ
ｍ

＝
珋ｙｔ
ｙ[ ]ｔ
ｍ

（１１）

式中：θｔ为 θｔ移除第 ｍ个元素 θ
ｔ
ｍ后的向量；珋ｙｔ为

ｙｔ移除第 ｍ个元素 ｙ
ｔ
ｍ后的向量；Ａｔ为 Ａｔ移除第

ｍ行和第 ｍ列后的矩阵；Ｖｔ为 Ａｔ的第 ｍ列移除

第 ｍ个元素构成的向量；ｖｔ＝ｃ
－１γｄｍ＋ｋ（ｘｔｍ，ｘ

ｔ
ｍ），

ｄｍ为示截止到 ｔ时刻曾经进入过字典的样本
数量。

当使用前 ｍ－１个样本构成的稀疏矩阵对 ｘｔｍ
进行预测时，ＦＦＫＥＬＭ输出权值为θｔ＝Ａ

－１
ｔ
珋ｙｔ，因

此，ＦＦＫＥＬＭ对 ｘｔｍ的输出预测值为

ｙ^ｔｍ ＝Ｖ
Ｔ
ｔθｔ ＝Ｖ

Ｔ
ｔＡ

－１
ｔ
珋ｙｔ （１２）

由式（１１），有
珋ｙｔ ＝［Ａｔ Ｖｔ］［θｔ θ

ｔ
ｍ］

Ｔ ＝Ａｔθｔ＋Ｖｔθ
ｔ
ｍ

ｙｔｍ ＝［Ｖ
Ｔ
ｔ ｖｔ］［θｔ θ

ｔ
ｍ］

Ｔ ＝ｖｔθ
ｔ
ｍ ＋Ｖ

Ｔ
ｔθ

{
ｔ

（１３）

　　把式（１３）代入式（１２），有
ｙ^ｔｍ ＝Ｖ

Ｔ
ｔθｔ＋Ｖ

Ｔ
ｔＡ

－１
ｔＶｔθ

ｔ
ｍ （１４）

根据式（１３）和式（１４），ＦＦＫＥＬＭ 对样本
（ｘｔｍ，ｙ

ｔ
ｍ）的 ＦＬＯＯＣＶ误差估计为

ξ（－ｍ）ｌｏｏ （ｔ）＝ｙ
ｔ
ｍ －ｙ^

ｔ
ｍ ＝（ｖｔ－Ｖ

Ｔ
ｔＡ

－１
ｔＶｔ）θ

ｔ
ｍ （１５）

根据式（１１）中 Ａｔ的分块形式，利用块矩阵
逆公式，得到

Ａ－１ｔ ＝ρ－１ｔ
ρｔＡ

－１
ｔ ＋Ａ

－１
ｔＶｔＶ

Ｔ
ｔＡ

－１
ｔ －Ａ－１ｔＶｔ

－ＶＴｔＡ
－１
ｔ

[ ]１

（１６）

式中：ρｔ＝ｃ
－１γｄｍ＋ｋ（ｘｔｍ，ｘ

ｔ
ｍ）－Ｖ

Ｔ
ｔＡ

－１
ｔ Ｖｔ。

若令 ｄｉａｇ（Ａ－１ｔ ）ｉ表示 Ａ
－１
ｔ 第 ｉ行第 ｉ列元

素，则式（１５）进一步简化为

ξ（－ｍ）ｌｏｏ （ｔ）＝
（Ａ－１ｔｙｔ）ｍ
ｄｉａｇ（Ａ－１ｔ）ｍ

（１７）

结合式（１６）、式（１７）可知，ｔ时刻第 ｍ个样

本对应的遗忘因子对 ξ（－ｍ）ｌｏｏ （ｔ）的影响只体现在 ρｔ
上。文献［２０］表明，式（１１）中交换元素的顺序对
方程的解不会造成影响，由上述推导可知，该结论

在 ＦＦＫＥＬＭ中依然成立，故 Ｄｔ中每个元素的
ＦＬＯＯＣＶ误差可表示为

ξ（－ｋ）ｌｏｏ （ｔ）＝
（Ａ－１ｔｙｔ）ｋ
ｄｉａｇ（Ａ－１ｔ）ｋ

　　ｋ＝１，２，…，ｍ （１８）

设 Ｅｔ＝［ξ
（－１）
ｌｏｏ （ｔ），ξ

（－２）
ｌｏｏ （ｔ），…，ξ

（－ｍ）
ｌｏｏ （ｔ）］，

其代表时刻 ｔ的泛化误差向量，则平均泛化误差
εｔ为

εｔ ＝
１
ｍ∑

ｍ

ｋ＝１
ξ（－ｋ）ｌｏｏ （ｔ） （１９）

在 ｔ＋１时刻，当新样本（ｘｔ＋１，ｙｔ＋１）到达时，
根据式（１０）模型对其输出预测值表示为 ｙ^ｔ＋１＝
ｋｔθｔ。将 εｔ设为自适应阈值，若 ｙｔ＋１－^ｙｔ＋１ ＞εｔ，
则根据２．３节更新字典及模型；若 ｙｔ＋１－^ｙｔ＋１ ≤
εｔ，则字典及模型保持不变。
２．３　核权重向量在线更新

本节将核权重向量的更新过程分为构造和修

剪２个阶段，新样本（ｘｉ＋１，ｙｉ＋１）到来后，依据阶段
不同采用不同的处理方式。

当当前字典的规模 ｍｔ小于预设规模 ｍ时，
为构造阶段。在此阶段，设时刻 ｔ字典为 Ｄｔ＝

｛ｋ（·，ｘｉ）｝
ｔ
ｉ＝１，令 Ａｔ＝ｃ

－１γｔＢ－１＋ＨＨＴ。则在时
刻 ｔ＋１，对于新样本（ｘｔ＋１，ｙｔ＋１），Ｄｔ＋１ ＝Ｄｔ∪
ｋ（·，ｘｔ＋１），且有

Ａｔ＋１ ＝
Ａｔ ｋｔ
ｋＴｔ ｖ[ ]

ｔ

（２０）

式中：ｖｔ＝ｃ
－１γｔ＋１ ＋ｋ（ｘｔ＋１，ｘｔ＋１）；ｋｔ＝［ｋ（ｘ１，

ｘｔ＋１），ｋ（ｘ２，ｘｔ＋１），…，ｋ（ｘｔ，ｘｔ＋１）］
Ｔ
。

与式（１６）类似，进一步有

Ａ－１ｔ＋１ ＝
Ａ－１ｔ ＋Ａ

－１
ｔｋｔρ

－１
ｔｋ

Ｔ
ｔＡ

－１
ｔ －Ａ－１ｔｋｔρ

－１
ｔ

－ρ－１ｔｋ
Ｔ
ｔＡ

－１
ｔ ρ－１[ ]

ｔ

（２１）

式中：ρｔ＝ｖｔ－ｋ
Ｔ
ｔＡ

－１
ｔ ｋｔ。此时核权重向量的递推

更新公式表示为

θｔ＋１ ＝Ａ
－１
ｔ＋１ｙｔ＋１ （２２）

式中：ｙｔ＋１＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙｔ，ｙｔ＋１］
Ｔ
，ｙｉ为第 ｉ个关键

节点对应的目标值。

当字典的大小达到预定规模，即 ｍｔ＝ｍ时，
下一时刻进入修剪阶段。此时，为使字典规模保

持恒定，在加入新样本前应当先删除一个样本，该

样本在字典中的索引可表示为

ｉ＝ａｒｇ ｍｉｎ
ｉ∈｛１，２，…，ｍ｝

（Ａ－１ｔｙｔ）ｉ
ｄｉａｇ（Ａ－１ｔ）

[ ]
ｉ

（２３）

将 Ａｔ写成如图１所示的形式。
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图 １　矩阵变换前的 Ａｔ
Ｆｉｇ．１　Ａｔｂｅｆｏｒｅｍａｔｒｉｘｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

　　图１中：ｄ１＜ｄ２＜… ＜ｄｉ＜… ＜ｄｍ，ｉ为通过
式（２３）得到的样本索引。将 Ａｔ中的第 ｉ行移到

第１行，第 ｉ列移到第 １列，其结果记为 槇Ａｔ，该过

程可用矩阵变换 槇Ａｔ＝ＰＡｔＱ表示，其中 Ｐ和 Ｑ是
２个ｍ阶的初等矩阵，并且有

Ｐ＝

０ ０ … ０ １ … ０
１ ０ … ０ ０ … ０
      

０ ０ … １ ０ … ０
      

０ ０ … ０ ０ …

















１

← ｉ行

　　　　　　　　　
ｉ列
↓

（２４）

Ｑ ＝

０ １ … ０ … ０
０ ０ … ０ … ０
     

０ ０ … １ … ０
１ ０ … ０ … ０
     

０ ０ … ０ …





















１

（２５）

显然，Ｐ－１＝ＰＴ，Ｑ－１＝ＱＴ。考虑到 Ｐ＝ＱＴ，可
以得到如下结论：

Ｑ－１ ＝Ｐ

Ｐ－１ ＝{ Ｑ
（２６）

　　由式（２６），可得

槇Ａ－１ｔ ＝（ＰＡｔＱ）
－１ ＝ＰＡ－１ｔＱ （２７）

令槇Ａ－１ｔ ＝Ｗｔ，即 Ｗｔ＝ＰＡ
－１
ｔ Ｑ，将槇Ａ－１ｔ 表示为

槇Ａ－１ｔ ＝
Ｗ（１，１）
ｔ Ｗ（１，２：ｅｎｄ）

ｔ

Ｗ（２：ｅｎｄ，１）
ｔ Ｗ（２：ｅｎｄ，２：ｅｎｄ）[ ]

ｔ

（２８）

再将槇Ａｔ用块矩阵形式表示为

槇Ａｔ ＝
珋ｖｔ Ｖｔ
ＶＴｔ Ａ（－ｉ）[ ]

ｔ

式中：珋ｖｔ＝ｃ
－１γｄｉ＋ｋ（ｘｉ，ｘｉ）；Ａ

（－ｉ）
ｔ 为矩阵 Ａｔ中移

除第 ｉ行和第 ｉ列后的矩阵。

根据块矩阵逆公式对槇Ａｔ求逆，有

槇Ａ－１ｔ ＝

珋ρ－１ｔ －珋ρ－１ｔ Ｖｔ（Ａ
（－ｉ）
ｔ ）

－１

－（Ａ（－ｉ）ｔ ）
－１ＶＴｔρ

－１
ｔ （Ａ（－ｉ）ｔ ）

－１ＶＴｔρ
－１
ｔ Ｖｔ（Ａ

（－ｉ）
ｔ ）

－１







）
＋

　　
０ Ｏ

Ｏ （Ａ（－ｉ）ｔ ）









－１
（２９）

式中：珋ρｔ＝珋ｖｔ－Ｖｔ（Ａ
（－ｉ）
ｔ ）

－１ＶＴｔ。
联合式（２８）和式（２９），有

Ｗ（２：ｅｎｄ，２：ｅｎｄ）
ｔ ＝（Ａ（－ｉ）ｔ ）

－１ＶＴｔ珋ρ
－１
ｔ Ｖｔ（Ａ

（－ｉ）
ｔ ）

－１＋

　　（Ａ（－ｉ）ｔ ）
－１

（３０）
式（３０）等号右侧第１项可以写成

（Ａ（－ｉ）ｔ ）
－１ＶＴｔ珋ρ

－１
ｔ Ｖｔ（Ａ

（－ｉ）
ｔ ）

－１ ＝

　　
［－（Ａ（－ｉ）ｔ ）

－１ＶＴｔ珋ρ
－１
ｔ］［－珋ρ

－１
ｔ Ｖｔ（Ａ

（－ｉ）
ｔ ）

－１
］

珋ρ－１ｔ
＝

　　
Ｗ（２：ｅｎｄ，１）
ｔ Ｗ（１，２：ｅｎｄ）

ｔ

Ｗ（１，１）
ｔ

（３１）

将式（３１）的结果代入式（３０）中，得到

（Ａ（－ｉ）ｔ ）
－１ ＝Ｗ（２：ｅｎｄ，２：ｅｎｄ）

ｔ －
Ｗ（２：ｅｎｄ，１）
ｔ Ｗ（１，２：ｅｎｄ）

ｔ

Ｗ（１，１）
ｔ

（３２）

在时刻 ｔ＋１，经过２．２节的字典选中，当新样
本（ｘｔ＋１，ｙｔ＋１）作为有价值的节点需要插入字典中
时，有

Ａｔ＋１ ＝
Ａ（－ｉ）ｔ Ｖｔ＋１
ＶＴｔ＋１ ｖｔ＋

[ ]
１

式中：ｖｔ＋１ ＝ｃ
－１γｄｍ＋１ ＋ｋｔ＋１，ｔ＋１；向 量 Ｖｔ＋１ ＝

［ｋ１，ｔ＋１，…，ｋｉ－１，ｔ＋１，ｋｉ＋１，ｔ＋１，…，ｋｍ，ｔ＋１］
Ｔ
。

通过块矩阵求逆公式得到 Ａｔ＋１的逆矩阵为

Ａ－１ｔ＋１＝

ρ－１ｔ＋１
（Ａ（－ｉ）ｔ ）

－１Ｖｔ＋１Ｖ
Ｔ
ｔ＋１（Ａ

（－ｉ）
ｔ ）

－１ －（Ａ（－ｉ）ｔ ）
－１Ｖｔ＋１

－ＶＴｔ＋１（Ａ
（－ｉ）
ｔ ）

－１







１
＋

　
（Ａ（－ｉ）ｔ ）

－１ Ｏ

Ｏ







０

（３３）

式中：ρｔ＋１＝ｖｔ＋１－Ｖ
Ｔ
ｔ＋１（Ａ

（－ｉ）
ｔ ）

－１Ｖｔ＋１。

联合式（２７）、式（２８）、式（３２）、式（３３），可得
Ａ－１ｔ＋１与 Ａ

－１
ｔ 的递推关系，实现字典以快速留一交

叉验证的方式删除一个样本后剩余样本的递推更

新。进一步，可得核权重向量的更新公式，即

θｔ＋１＝Ａ
－１
ｔ＋１ｙｔ＋１，其中，ｙｔ＋１＝［ｙ

ｔ
１，…，ｙ

ｔ
ｉ－１，ｙ

ｔ
ｉ＋１，…，

ｙｔｍ，ｙｔ＋１］
Ｔ
。
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３　方法流程与复杂性分析

３．１　方法流程
将本文提出的 ＦＦＯＳＫＥＬＭ方法流程总结

如下。

步骤 １　初始化。设置模型参数，包括字典
规模 ｍ，遗忘因子 γ，核参数 σ，令 ｍｔ＝１，ｔ＝１，

Ｄｔ＝｛ｋ（·，ｘ１）｝，计算 Ａ
－１
ｔ ＝（ｃ

－１γｔＢ－１＋Ωｔ）
－１

和 θｔ＝Ａ
－１
ｔ ｙｔ。

步骤２　新样本（ｘｔ＋１，ｙｔ＋１）到达，若 ｍｔ＜ｍ，

执行步骤３，否则执行步骤４。
步骤３　使用式（２１）更新 Ａ－１ｔ＋１，使用式（２２）

更新 θｔ＋１，ｍｔ＝ｍｔ＋１，Ｄｔ＋１＝Ｄｔ∪ｋ（·，ｘｔ＋１），返
回步骤２。

步骤４　使用式（１０）计算 ｙ^ｔ＋１，使用式（１９）

计算 εｔ，如果 ｙｔ＋１－^ｙｔ＋１ ≤εｔ，字典及模型保持
不变，返回步骤２；否则执行步骤５。

步骤５　使用式（２３）确定下标 ｉ，删除第 ｉ个
字典后的字典记为 Ｄ（－ｉ）ｔ ，新字典为 Ｄｔ＋１＝Ｄ

（－ｉ）
ｔ ∪

｛ｘｔ＋１｝，联合式（２７）、式（２８）、式（３２）、式（３３）更

新 Ａ－１ｔ＋１，进而更新 θｔ＋１＝Ａ
－１
ｔ＋１ｙｔ＋１，返回步骤２。

３．２　复杂性分析
以下对方法的 ２个主要过程简要分析其复

杂性。

在核权重向量更新过程中，在构造阶段，计算

ｋｔ的时间复杂度为 Ｏ（ｍｔ），而计算 Ａ
－１
ｔ＋１的时间复

杂度 为 Ｏ（ｍ２ｔ）；在 修 剪 阶 段，计 算 槇Ａ－１ｔ 和

（Ａ（－ｉ）ｔ ）
－１
的 时 间 复 杂 度 分 别 为 Ｏ（ｍ２）和

Ｏ（（ｍ－１）２），计算 珔ｋｔ的时间复杂度为 Ｏ（ｍ－

１），而计算 Ａ－１ｔ＋１的时间复杂度为 Ｏ（（ｍ－１）
２
）。

因此，更新权重的时间复杂度为 Ｏ（ｍ２）。

在使用 ＦＬＯＯＣＶ误差进行字典关键节点选
择过程中，计算预测值 ｙ^ｔ＋１和自适应阈值 εｔ所需

要的唯一中间变量 Ａ－１ｔ 在上一步的核权重更新
过程已经计算完毕，因此该过程没有引进额外计

算量，其计算复杂度只为 Ｏ（ｍ）。
一般说来，字典规模 ｍ不会太大，因此本文

方法可以满足在线应用的需求。

４　实验分析

仿真实验从计算复杂度、预测精度、预测稳定

性３个方面进行设计。计算复杂度通过训练时间
和测试时间来衡量，预测精度通过均方根误差

（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）来度量，最大绝

对预测误差（ＭａｘｉｍａｌＡｂｓｏｌｕｔｅＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎＥｒｒｏｒ，
ＭＡＰＥ）和平均相对误差率（ＭｅａｎＲｅｌａｔｉｖｅＥｒｒｏｒ
Ｒａｔｅ，ＭＲＰＥ）则作为预测稳定性的衡量指标。

ＲＭＳＥ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｙ^（ｉ）－ｙ（ｉ）

槡
２

ＭＡＰＥ＝ ｍａｘ
ｉ＝１，２，…，ｎ

ｙ^（ｉ）－ｙ（ｉ）

ＭＲＰＥ＝１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１

ｙ^（ｉ）－ｙ（ｉ）
ｙ（ｉ）

本文所有方法均采用高斯核作为核函数，即

ｋ（ｘｉ，ｘｊ）＝ｅｘｐ（－ ｘｉ－ｘｊ
２／σ）。实验环境为：

ＭＡＴＬＡＢ２０１８ａ，Ｗｉｎｄｏｗｓ７操作系统，ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ７
处理器，３．４０ＧＨｚ主频和８ＧＢＲＡＭ。
４．１　非平稳 ＭａｃｋｅｙＧｌａｓｓ混沌时间序列预测

本节首先使用 ＭａｃｋｅｙＧｌａｓｓ混沌时间序列来
证明本文方法的有效性。可以通过如下时延差分

方程得到：

ｄｘ（ｔ）
ｄｔ

＝ ａｘ（ｔ－τ）
１＋ｘ（ｔ－τ）１０

－ｂｘ（ｔ）

初始条件与文献［１７］完全相同，即 ａ＝０．２，
ｂ＝０．１，τ＝１７，ｘ（０）＝１．２，当 ｔ＜０时，ｘ（ｔ）＝０，
步长 Δ＝０．１，通过四阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ方法解方程，
在此基础上，加上正弦曲线０．３ｓｉｎ（２πｔ／３０００）以
得到新的时间序列。设置采样间隔 Ｔｓ＝１０Δ，规
定时间嵌入维数等于１０，由此获得了与文献［１７］
完全相同的数据集，包含 １１９１组样本数据，前
９９１组用于训练，后２００组用于测试。

本 节 实 验 中 分 别 用 ＲｅＯＳＥＬＭ［２１］、ＫＢ
ＩＥＬＭ［８］、ＦＯＫＥＬＭ［１２］、ＦＦＫＢＩＥＬＭ（在 ＫＢＩＥＬＭ
基础上引入本文的遗忘因子）、ＦＦＦＯＫＥＬＭ（在
ＦＯＫＥＬＭ基础上引入本文的遗忘因子）、ＡＬＤ
ＫＯＳＥＬＭ［７］、ＮＯＳＫＥＬＭ［１７］与本文 ＦＦＯＳＫＥＬＭ
方法对比。ＲｅＯＳＥＬＭ采用 Ｓｉｇｍｏｉｄ函数作为激
活函数，即

Ｇ（ｗ，ｐ，ｕ）＝１／｛１＋ｅｘｐ［－（ｗ·ｕ＋ｐ）］｝
式中：ｐ为偏量。

实验中所有方法的对应参数均与文献［１７］
一致，如表 １所示，其预测结果如表 ２所示。由
表２可知：①由 ＲｅＯＳＥＬＭ和其他方法的对比可
知，在大多数情况下（ＲｅＯＳＥＬＭ的实验结果具有
随机性），从精度上看，基于核的在线预测方法优

于 ＲｅＯＳＥＬＭ；从训练时间上看，ＲｅＯＳＥＬＭ勉强
与 ＫＢＩＥＬＭ相当，但远远差于带稀疏化过程的方
法；ＲｅＯＳＥＬＭ 的预测稳定性是最差的。②由
ＫＢＩＥＬＭ 和 ＦＦＫＢＩＥＬＭ 及 ＦＯＫＥＬＭ 和 ＦＦ
ＦＯＫＥＬＭ的对比可知，加上遗忘因子后，原有方
法无论是在精度还是在训练及预测时间上都小有
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提升，这是因为遗忘因子的引入使模型在学习过

程中能够不同程度地忘记过时数据，进而降低其

在学习过程中的不利影响，同时更快地适应新到

数据。③得益于遗忘因子及基于 ＦＬＯＯＣＶ误差
的稀疏字典选择，本文方法在训练时间、精度及预

测稳定性３个方面都远远超过 ＫＢＩＥＬＭ，即使与
文献［１７］的 ＮＯＳＫＥＬＭ方法相比，本文方法也具

表 １　实验 １参数设置
Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｕｐｉｎＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１

方法 正则化参数 ｃ核参数 σ 其他参数

ＲｅＯＳＥＬＭ ２×１０３ Ｌ＝５０

ＫＢＩＥＬＭ １０ １０

ＦＦＫＢＩＥＬＭ １０ １０ γ＝０．９９９

ＦＯＫＥＬＭ ２×１０４ １０ ｚ＝５０

ＦＦＦＯＫＥＬＭ ２×１０４ １０ ｚ＝５０，γ＝０．９９９

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ １×１０３ １０ ｂ＝０．００００１

ＮＯＳＫＥＬＭ ２×１０４ １０ ｍ＝５０，δ＝０．０１，η＝０．８

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ２×１０４ １０ ｍ＝５０，γ＝０．９９９

　　注：Ｌ为 ＲｅＯＳＥＬＭ中隐层神经元个数；ｚ为 ＦＯＫＥＬＭ中时间

窗长度；ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ中的 ｂ表示 ＡＬＤ准则需要设置的阈值；

ＮＯＳＫＥＬＭ中的 δ和 η均是梯度下降法中运用动态学习率时需

要设置的常数，详细请参见相关文献［１７］。

有明显优势。在同样的数据集、硬件平台、算法参

数的条件下，其保持预测时间极短的同时，训练时

间缩短了 ９２％，训练和预测精度分别提升了
６７％、６５％，ＭＡＰＥ及 ＭＲＰＥ分别提升了５８％、
６３％。

图 ２为 ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ、ＮＯＳＫＥＬＭ、ＦＦＯＳ
ＫＥＬＭ这３种使用了稀疏化过程的方法参与训练
的样本数随时间变化的关系。可以发现：①只有
不到１／１０的训练样本被 ＦＦＯＳＫＥＬＭ模型所使
用，这说明基于 ＦＬＯＯＣＶ误差的字典稀疏化方法
有很好的稀疏效果（虽然本节实验中 ＡＬＤＫＯＳ
ＥＬＭ参与训练的样本量更少，但其严重依赖额外
的阈值参数），也从另一个方面对训练时间的缩

短给出了合理解释。②随着训练步数的增加，实
际参与训练的样本数量趋于稳定，不会无限增加。

说明在本文方法下，实验中的时间序列的输入模

式是有限的，这也和大部分正常工作的非线性系

统的工作状态相吻合。

图３和图 ４为 ＦＯＫＥＬＭ、ＫＢＩＥＬＭ、ＡＬＤＫＯＳ
ＥＬＭ、ＦＦＯＳＫＥＬＭ这４种方法对ＭａｃｋｅｙＧｌａｓｓ混

表 ２　实验 １预测结果
Ｔａｂｌｅ２　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１

方法
训练 测试

时间／ｓ ＲＭＳＥ 时间／ｓ ＲＭＳＥ ＭＡＰＥ ＭＲＰＥ

ＲｅＯＳＥＬＭ ７．９４０５ ０．０１９５ ０．００１１ ０．０１８６ ０．０５００ ０．０１２１

ＫＢＩＥＬＭ ８．６６５９ ０．０１７５ ０．０１０７ ０．０１５３ ０．０４２０ ０．０１０８

ＦＦＫＢＩＥＬＭ ８．６３２２ ０．０１５３ ０．０１０１ ０．０１３２ ０．０３７５ ０．００９４

ＦＯＫＥＬＭ ０．０９２２ ０．０２６８ ４．４４６５×１０－４ ０．０１２２ ０．０３１７ ０．００８３

ＦＦＦＯＫＥＬＭ ０．０８８６ ０．０２５９ ３．３１４５×１０－４ ０．０１１０ ０．０２８６ ０．００７４

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ ０．１４６４ ０．０１１２ ３．７１６０×１０－４ ０．０１０９ ０．０２５０ ０．００８１

ＮＯＳＫＥＬＭ ０．５６５０ ０．０１０４ ２．４０５９×１０－４ ０．００９３ ０．０２６３ ０．００６３

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ０．０４５４ ０．００３４ ３．５１２２×１０－４ ０．００３３ ０．０１１０ ０．００２３

　　注：ＥＬＭ输入层初始权重的随机性导致 ＲｅＯＳＥＬＭ的实验结果具有很大的随机性，表中只列出了 ＲｅＯＳＥＬＭ一次实验的结果。

图 ２　对 ＭａｃｋｅｙＧｌａｓｓ混沌时间序列学习的训练样本数
Ｆｉｇ．２　Ｎｕｍｂｅｒｏｆｌｅａｒｎｅｄｓａｍｐｌｅｓｆｏｒ

ｃｈａｏｔｉｃＭａｃｋｅｙＧｌａｓｓｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

图 ３　不同方法的学习曲线（实验 １）

Ｆｉｇ．３　Ｌｅａｒｎｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

（Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１）
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图 ４　不同方法的预测曲线（实验 １）

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

（Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１）

沌时间序列的学习曲线及预测曲线。由图３可以
看到，ＦＦＯＳＫＥＬＭ性能更强，其主要优势体现在
随着训练步数（训练样本数）的增加，相比于其他

方法，可以收敛到一个更加精确的阶段。

图４（ａ）表明，所有方法大体上均能有效跟踪
目标序列，进一步，由图 ４（ｂ）的局部放大图可
知，相比其他方法，ＦＦＯＳＫＥＬＭ预测误差更小，具
有最佳的动态跟踪能力。考虑到 ＦＦＯＳＫＥＬＭ更
好的时效性，因此本文提出的方法用于时间序列

预测具有相当的优势。

４．２　基于飞参数据的飞机发动机状态预测
本文方法具有一定的通用性，适用于时间序

列数据的预测。以某型直升机发动机为例，选取

了发动机扭矩等 ６个主要监测项目，原始数据取
自该型机的飞参系统。图５为某飞行时间段内发

图 ５　某发动机排气温度与滑油压力变化曲线
Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅｘｈａｕｓｔｇａｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｏｉｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆａｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ

动机排气温度与滑油压力的变化曲线。

每间隔 １ｓ进行采样，每个监测项目获取
１００组样本。为证明本文方法的优势，样本的预
处理方法与相关参数的设置与文献［１５］相同，
即：时间嵌入维数设为 ３，由此获得 ９７组新样本
（前 ６７组用于训练，后 ３０组用于测试），实验中
各方法的参数设置如表 ３所示。４．１节结果表
明，ＲｅＯＳＥＬＭ、ＫＢＩＥＬＭ及 ＦＦＫＢＩＥＬＭ各项性
能较其他方法相差甚远，因此本节实验只选择

ＦＯＫＥＬＭ、ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ及 ＮＯＳＫＥＬＭ这３种方
法与本文方法 ＦＦＯＳＫＥＬＭ进行比较。

将后３０组测试样本全部作为预测数据，表 ４
为４种方法分别对 ６个监测项目的预测结果，其
中各监测项目中的最优指标以加粗字体标出。可

以看到：①从训练时间上看，ＦＯＫＥＬＭ在某些监
测项目上要略优于本文方法，这是因为本节实验

中训练样本极少且已有样本的“规律性”不明显，

意味着样本的价值性更高，导致更多的样本被纳

入字典中进行训练，增加了包括本文方法在内的

３种具有稀疏化过程的方法的训练时间。②对于
绝大部分监测项目，即便在训练样本如此稀少

而预测步长如此大的不利条件下，本文方法在

预测精度和预测稳定性上依然拥有相当程度的

优势。

以预测发动机未来 ３０个单位时间内的滑油
压力为例，４种方法的学习曲线如图 ６所示。其
中，ＮＯＳＫＥＬＭ因为需要使用前３０个样本进行初
始化，所以从第３１个样本开始计算测试的均方根
误差。可以看到，ＦＦＯＳＫＥＬＭ收敛精度要优于
ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ和 ＮＯＳＫＥＬＭ。尽管 ＦＯＫＥＬＭ在
训练的某些阶段表现出了与 ＦＦＯＳＫＥＬＭ相当的
性能，但其收敛性并不稳定，在某些阶段内，甚至

有可能出现随着训练样本的增加性能反而持续下

降的趋势。

表 ３　实验 ２参数设置
Ｔａｂｌｅ３　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｕｐｉｎＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２

监测项目
正则化

参数 ｃ

核参数

σ
ｍ 阈值 δ

发动机扭矩 ２×１０４ ５×１０４ ３０ ２×１０－５

发动机转速 ２×１０４ １×１０９ ３０ ２×１０－８

排气温度 ２×１０４ １×１０７ ３０ ２×１０－９

滑油温度 ２×１０４ ２×１０５ ３０ ２×１０－９

滑油压力 ２×１０４ ２×１０４ ３０ ２×１０－９

燃油瞬时流量 ２×１０３ ２×１０５ ３０ ２×１０－６

　　注：阈值 δ为 ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ的参数，ｍ为其他３种方法的参

数，表示字典规模或时间窗长度。
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表 ４　实验 ２预测结果
Ｔａｂｌｅ４　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２

监测项目 方法
训练 测试

时间／ｓ ＲＭＳＥ ＲＭＳＥ ＭＡＰＥ ＭＲＰＥ

发动机扭矩

ＦＯＫＥＬＭ ０．００６８ ０．８４６３ １．４５３８ ３．３４２７ ０．１６６５

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ ０．００６９ ０．７８４６ １．０２０５ ２．５８１４ ０．１１０８

ＮＯＳＫＥＬＭ ０．０４５０ ０．７１０８ １．４５７０ ３．４２１６ ０．１６７５

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ０．００５７ ０．６５３０ １．３０４１ ３．０６２２ ０．１５０７

发动机转速

ＦＯＫＥＬＭ ０．００３１ ３３３．６３４４　 ２４１．７５６６　 ６２７．１５５１　 ０．００７２

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ ０．０１１４ ９１．３３２５ １６７．５００５ ４５１．９４６１ ０．００５２

ＮＯＳＫＥＬＭ ０．０５３４ １５６．５５７５ ２７６．８１５６ ６８４．５２２２ ０．００７９

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ０．００４４ ８２．９３５１ １３２．８７３９ ３８５．７９６６ ０．００４０

排气温度

ＦＯＫＥＬＭ ０．００５６ ４．８５９３ ７．４７４８ １９．７７７０ ０．０１２５

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ ０．０３１０ ４．１９２１ ５．４０２７ １３．６７２６ ０．００９３

ＮＯＳＫＥＬＭ ０．０３８８ ５．３８６８ ７．６４８３ ２０．０２１０ ０．０１２８

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ０．００５２ ３．２８６１７ ３．８５５３ ９．６９４２ ０．００６７

滑油温度

ＦＯＫＥＬＭ ０．００４３ ０．１８３７ ０．３２１１ ０．５１１７ ０．００８１

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ ０．０４４４ ０．０４４７ ０．１６０４ ０．２５００ ０．００４２

ＮＯＳＫＥＬＭ ０．０６２６ ０．２１８９ ０．７０１０ ０．９８５９ ０．０１８５

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ０．００４７ ０．０３１７ ０．１０８５ ０．１８０９ ０．００２８

滑油压力

ＦＯＫＥＬＭ ０．００４６ ０．１１１５ ０．１０５４ ０．１４００ ０．０３０９

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ ０．０３５０ ０．０６１４ ０．０４０７ ０．０５６３ ０．０１２５

ＮＯＳＫＥＬＭ ０．０３９１ ０．０７７５ ０．０５０４ ０．０７５７ ０．０１５２

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ０．０２５７ ０．０３６７ ０．０２８０ ０．０４５７ ０．００８４

燃油瞬时流量

ＦＯＫＥＬＭ ０．０３３５ ３．３５３４ ７．４５６０ １８．８００３ ０．０３１７

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ ０．０１２２ ２．４１９３ ６．５８９６ ２３．６６８６ ０．０２４４

ＮＯＳＫＥＬＭ ０．０５７４ ２．６１９０ ７．６９８１ １８．６６７９ ０．０３３６

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ０．００７８ ２．１６３２ ６．５０８９ ２３．３９６４ ０．０２４１

　　注：因为方法的测试时间均过于短暂，已能满足绝大部分在线应用需求，此表不再将之作为对比项。

图 ６　不同方法的学习曲线（实验 ２）

Ｆｉｇ．６　Ｌｅａｒｎｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ（Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２）

　　当预测步数为３０时，４种方法对滑油压力的
预测曲线如图 ７所示。显然，与其他 ３种方法相
比，ＦＦＯＳＫＥＬＭ匹配效果最好。相应地，图 ８显
示了对滑油压力的绝对预测误差（ＡｂｓｏｌｕｔｅＰｒｅ

图 ７　滑油压力预测曲线
Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｏｉｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｃｔｉｏｎＥｒｒｏｒ，ＡＰＥ）曲线。图中：红色虚线为参考
线。对比可知，ＦＦＯＳＫＥＬＭ整体上拥有最低的预
测误差。
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图 ８　滑油压力绝对预测误差曲线
Ｆｉｇ．８　Ａｂｓｏｌｕｔｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｓｏｆｏｉｌｐｒｅｓｓｕｒｅ

５　结　论

本文考虑在线预测中样本的时间差异性，定

义了具有遗忘因子的核超限学习机（ＦＦＫＥＬＭ）。
在此基础上，针对其模型膨胀问题，给出了 ＦＦ
ＫＥＬＭ的在线版本（ＦＦＯＳＫＥＬＭ），并将之运用于
某型直升机发动机的状态预测，实验结果表明：

１）相比于 ＫＢＩＥＬＭ和 ＦＯＫＥＬＭ，遗忘因子
的引入可以在原有方法的基础上进一步缩短训练

时间，提升预测精度和预测稳定性。

２）在稀疏化方法上，同为无需引入额外阈值
参数的自适应的稀疏方法，本文采用的ＦＬＯＯＣＶ
方法比 ＮＯＳＫＥＬＭ使用的瞬时信息测量的稀疏
效果要更好，且没有引入额外的计算量。

３）在发动机性能参数的训练数据量仅为 ６７
而预测步长等于 ３０的恶劣条件下，与 ＦＯＫＥＬＭ、

ＡＬＤＫＯＳＥＬＭ和 ＮＯＳＫＥＬＭ相比，本文方法预
测时间几乎为 ０，在 ６个监测项目上的平均训练
时间分别缩短了７．６％、６２．０％和８１．９％，平均预
测均方根误差分别提升了 ４４．０％、１９．９％和
５０．９％，且整体上具有更好的预测稳定性，能满足
在线状态预测要求。
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裂纹矩张量反演的传感器排布形式

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：裂纹矩张量反演方法利用声发射信号求解裂纹信息，是一种有效的裂纹扩
展实时监测方法。在工程应用中，传感器接收到的声发射信号总包含一定比例的噪声。噪声

信号会影响矩张量反演精度，甚至导致错误结果。研究通过优化传感器排布形式来降低噪声

对矩张量反演精度的影响。基于矩张量初至波反演方法，分析了传感器位置选择的理论基础。

进而利用人工合成声发射信号，定量研究了在不同传感器排布形式下，矩张量反演精度对噪声

的敏感度。结果表明：正五边形传感器排布形式具有较好的精度表现，这种排布形式将５个传
感器布置在一个圆环上，相邻传感器的传感器圆心连线的夹角为７２°，第６个传感器布置在圆
心。此时矩张量求解方程的条件数较小，当声发射信号幅值因为噪声发生变化时，求解结果具

有较高的精度和稳定性。研究针对矩张量反演中的传感器位置选择问题，为相关工程实践提

供了建议和理论依据。

关　键　词：矩张量；传感器排布；噪声；求解稳定性；条件数
中图分类号：Ｏ３４７．４＋１；Ｐ３１５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３８００８

　　能源问题是当前中国面临的重大问题，因此
推动页岩气等非常规油气资源的开采和利用具有

非常重要的意义。当前页岩气开采多采用水力压

裂技术，其中实时监测水力致裂裂纹的发展情况、

判读裂纹开裂机制能够为压裂方案的优化提供切

实的依据，对提高页岩气产量至关重要。目前广

泛采用的方法是基于矩张量理论的裂纹实时监测

方法，即通过裂纹开裂产生的声发射信号反演裂

纹矩张量，进而求解裂纹信息
［１２］
。矩张量理论

最早发展于地球物理学领域，被用来监测地震的

震源机制。Ｂｕｒｒｉｄｇｅ和 Ｋｎｏｐｏｆｆ［３］根据动力学等
效概念，提出了使用动态等效力来描述裂纹张开

过程。进而，Ｋｎｏｐｏｆｆ和 Ｒａｎｄａｌｌ［４］讨论了几种特
殊形式矩张量对应的裂纹形态。为探索矩张量理

论的应用价值，早期很多学者
［５７］
尝试通过面波

来反演裂纹矩张量。由于技术水平的限制，为了

得到稳定、唯一的矩张量反演结果，计算中需要人

工引入多种约束条件。由于约束条件的不同会影

响矩张量反演结果，约束条件的选取必须具有可

靠的物理依据，由此也引出了关于裂纹类型和矩

张量形式的讨论
［８９］
。在总结前人研究的基础

上，Ａｋｉ和 Ｒｉｃｈａｒｄｓ［１０］详细推导了裂纹矩张量等
效的理论基础，并给出了矩张量表述的地震波表

达式。以此为基础，Ｏｈｔｓｕ［１１］提出利用地震波中
远场压缩波（Ｐ波）成分反演矩张量的方法，该方
法形式简单并且针对工程应用条件作了相应的改

进和简化。后续对矩张量反演方法的研究大多是

针对矩张量反演过程的改进
［１２１３］

和反演结果可

靠性的分析
［１４１５］

。

在矩张量反演中，噪声是一个不可忽视的问

题。由于地质结构存在显著的不均匀性和各向异

性
［１６１７］

，弹性波在介质中传播时会发生明显的散

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907012&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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射、反射等现象
［１８１９］

。另外，矩张量反演中的点

震源假设和远场假设将弹性波信号理想化，导致

反演过程不考虑裂纹开裂产生的高频波和中近场

成分的影响。对于矩张量反演，这部分弹性波成

分也可以看作特殊的噪声信号。由于噪声信号成

分大多具有不确定性，因此矩张量反演结果会出

现无法预料的偏差甚至错误
［２０２１］

。针对噪声问

题，目前常用的手段是在开始反演前，使用数字信

号处理方法对声发射信号进行处理
［２２］
，然而，裂

纹动力学特性无法预先了解，地质结构也是复杂

且未知的，导致噪声信号的特征很难评估，由此可

见对噪声信号的筛选和处理是一件非常困难的

事情。

裂纹矩张量反演方法的本质，是通过传感器

捕捉裂纹开裂产生的声发射信号幅值在空间中的

分布规律，进而识别特定的裂纹。合理的传感器

空间排布形式能够降低噪声对反演结果的影响，

提高反演结果的精度。目前，对矩张量反演中传

感器位置的研究还比较少。对于地震的矩张量反

演
［２０，２３２４］

，由于地震台站多为永久性建筑，工程中

一般根据震源定位选择临近的地震台站所得地震

波形进行反演。对于实验室条件下的岩石压裂声

发射实验
［２５２７］

，虽然试件尺寸较小且传感器布置

的自由度很高，研究中传感器位置的选取仅仅根

据均匀排布、尽可能扩大覆盖面等依据来确定。

总体来看，矩张量反演中对于传感器（台站）位置

选择的研究还不够深入。因此，本文从传感器空

间排布形式入手，以相应的理论分析为基础，研究

在声发射信号包含一定噪声的情况下，不同的传

感器排布方案取得的矩张量反演精度，为工程应

用提供相关的意见和指导，即如何选择合适的传

感器排布形式来提高裂纹矩张量反演精度。

１　理论分析

１．１　裂纹矩张量反演理论

根据矩张量理论的裂纹载荷等效原理
［１０］
，任

何一个裂纹都可以通过唯一的矩张量来描述。在

均匀各向同性介质中，对于一个裂纹，假设裂纹面

的法向向量为 ｎ，裂纹面开裂的位移向量为 ｌ，则
其对应的矩张量形式为

ｍｐｑ ＝ λｌｋｎｋδｐｑ＋μｌｐｎｑ＋μｌｑｎ( )
ｐ Ｖ （１）

式中：ｍｐｑ为矩张量元素；λ和 μ为拉梅常数；当
ｐ＝ｑ时，δｐｑ取１，否则取０；ｌｋ和 ｌｐ为裂纹面位移单
位向量的分量；ｎｋ和 ｎｑ为裂纹面法向单位向量的
分量；Ｖ为裂纹开裂体积。

由矩张量表述的裂纹开裂弹性波位移场的表

达式为
［１０］

ｕｎ ＝
Σ
Ｇｎｐ，ｑｍｐｑＳ（ｔ）ｄΣ （２）

式中：ｕｎ为弹性体中某处沿方向 ｎ的位移，ｎ＝１，
２，３，分别代表 ｘ、ｙ、ｚ３个坐标方向；Σ代表裂纹
面；Ｇｎｐ，ｑ为第２类格林函数；Ｓ（ｔ）为震源函数。由
于式（２）展开后的形式过于复杂，不利于工程应
用，因此引入远场假设和点震源假设来对其进行

简化，其中远场假设认为传感器与震源的距离足

够远，此时声发射信号中只包含远场成分；点震源

假设认为震源尺寸远小于弹性波波长，因此裂纹

面上每个点发出的弹性波的相位都相同，且每个

点到任意一个传感器的距离也相同，此时裂纹的

真实几何形状可以忽略。则由矩张量表述的裂纹

弹性波表达式可简化为
［１０］

ｕｎ ＝
ｒｎｒｐｒｑ
４πρｖ３ｐ

·
１
Ｒ
ｍｐｑＳ

·

ｔ－Ｒ
ｖ( )
ｐ

－

　　
ｒｎｒｐ－δｎｐ
４πρｖ３ｓ

ｒｑ
１
Ｒ
ｍｐｑＳ

·

ｔ－Ｒ
ｖ( )
ｓ

（３）

式中：ｒｎ、ｒｐ和 ｒｑ为震源传感器连线方向余弦的
分量，ｎ，ｐ，ｑ＝１，２，３，分别代表 ｘ、ｙ、ｚ３个坐标
方向；ρ为介质材料密度；Ｒ为传感器与震源的距
离；ｖｐ和 ｖｓ分别为纵波波速和横波波速。进一

步，可认为震源函数具有单位阶跃形式
［２８］
，且考

虑到压缩波（Ｐ波）成分的波速最快，工程中使用
式（４）来反演矩张量［２９］

：

Ａｎ ＝Ｃｓ
Ｒｅｆ（ｔ，ｒ）
Ｒ

·

　　［ｒ１ ｒ２ ｒ３］

ｍ１１ ｍ１２ ｍ１３
ｍ１２ ｍ２２ ｍ２３
ｍ１３ ｍ２３ ｍ











３３

ｒ１
ｒ２
ｒ










３

（４）

式中：Ａｎ为传感器接收到的沿 ｎ方向位移信号的
初动极大值；Ｃｓ为传感器灵敏度参数，工程中该
参数一般通过试验测定，数值试验中取 １；
Ｒｅｆ（ｔ，ｒ）表示反射系数，用于修正地面反射对弹
性波幅值的影响，数值试验中取 ｒｎ；ｍｐｑ表示矩张
量元素，一个完整的矩张量包含９个元素，其中独
立元素有 ６个。也就是说，通过 ６个不同位置的
传感器可以得到６个与式（４）形式相同的代数方
程，方程联立可以求解得到完整的矩张量。

１．２　传感器位置选择理论
矩张量反演方法的核心是求解一组方程组，

即由６个传感器得到的形如式（４）的方程所组成
的方程组，当考虑噪声信号时，方程组可以写成的

矩阵形式为

１８３１
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ｂ１１ ｂ１２ ｂ１３ ｂ１４ ｂ１５ ｂ１６
ｂ２１ ｂ２２ ｂ２３ ｂ２４ ｂ２５ ｂ２６
ｂ３１ ｂ３２ ｂ３３ ｂ３４ ｂ３５ ｂ３６
ｂ４１ ｂ４２ ｂ４３ ｂ４４ ｂ４５ ｂ４６
ｂ５１ ｂ５２ ｂ５３ ｂ５４ ｂ５５ ｂ５６
ｂ６１ ｂ６２ ｂ６３ ｂ６４ ｂ６５ ｂ



















６６

ｍ１１
ｍ１２
ｍ１３
ｍ２２
ｍ２３
ｍ



















３３

＝

　　

ａＳ１
ａＳ２
ａＳ３
ａＳ４
ａＳ５
ａＳ




















６

＋

ａＮ１
ａＮ２
ａＮ３
ａＮ４
ａＮ５
ａＮ





















６

（５）

进而式（５）可写成
ＢＭｅ ＝Ａ

Ｓ＋ＡＮ

其中：Ｂ为方程组的系数矩阵；Ｍｅ为矩张量元素

组成的列向量；ＡＳ为真实信号幅值；ＡＮ为噪声信
号幅值。本文希望在 ＡＮ 取值出现小幅度变化
时，解向量 Ｍｅ的求解结果能够保持稳定。为了

降低列向量 Ｍｅ对噪声信号的敏感度，根据数值

分析理论，需要降低系数矩阵 Ｂ的条件数，条件
数的定义为

ｃｏｎｄ（Ｂ）＝ Ｂ ∞ Ｂ
－１

∞
（６）

适中：范数取无穷范数形式。

选择合理传感器的依据是使得系数矩阵的条

件数尽可能的取小值。对比式（４）和式（５）可知，
影响系数矩阵 Ｂ取值的因素包括传感器之间的
相对位置和传感器与震源的相对位置。一般情况

下，传感器的位置选定与地震发生之前，研究传感

器与震源的相对位置意义较小且会大幅度增加研

究复杂性。因此研究只考虑传感器之间的相对位

置。由于矩张量反演至少涉及６个传感器，即６个
空间位置，１８个自由度。通过理论推导传感器最
佳位置非常困难，因此本文通过枚举的方法，通过

大量的随机分布实验寻找传感器布局的一般规律。

２　随机分布实验
２．１　传感器位置选取及坐标变换

为了寻找传感器布局的一般规律，研究使用

枚举法随机选择不同的传感器布局，通过对比不

同传感器布局下的矩张量反演误差来寻求最优的

分布模式。首先在 ｘｙ面上一个半径为 １ｍ的圆
内（记作 Ｃ０圆）随机选择６个初始传感器坐标点，
记作 Ｌ０，其中 Ｌ０是６×３阶矩阵，每一行存储一个
传感器的坐标。然后将传感器坐标进行坐标变换：

Ｌ＝ＲＤ＋Ｒ
１０
ＬＴ０ （７）

式中：Ｄ为平移矩阵，每一行都相同且等于方向向

量 ｄ＝［槡３／３，槡３／３，槡３／３］；Ｌ
Ｔ
０是矩阵 Ｌ０的坐标

变换，ＬＴ０存储的点坐标仍位于半径为 １ｍ的圆内
（记作 Ｃ１圆），但是圆所在的平面垂直于方向向
量 ｄ。本文的研究对象是传感器排布形式，传感
器之间的距离和传感器与震源的距离并非本文的

关注内容，其取值不会对研究结论造成影响。工

程实际中，距离的取值取决于实际的工程条件，其

在不同的工程实践中差别很大。为提高反演精

度，传感器之间的距离应尽可能取较大的值。在

确保不同次实验结果之间具有可比性的前提下，

为了简化研究过程，本文直接取 Ｒ＝１０００ｍ，经过
式（７）所示的计算过程后，Ｌ中存储了最终的传感
器位置，此时传感器位于同一个平面内的一个半径

为１００ｍ的圆内（记作 Ｃ２圆）。以 Ｌ中存储的传感
器位置坐标开展矩张量反演，并作为一次实验。

２．２　声发射信号构造
为了探究合理的传感器排布形式，研究需要

合适的声发射数据用于矩张量反演。为了简化研

究，排除其他因素的影响。本文使用人工合成的

声发射信号，在基础信号中叠加一定比例的噪声

信号，考察不同传感器排布形式对噪声信号的敏

感程度。针对特定的裂纹类型，基础信号使用

式（３）计算，震源函数取类单位阶跃形式［１１］
。噪

声信号的幅值根据基础信号的均方根计算：

Ｆ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
ｆ０（ｔｉ( )）

槡
２ （８）

式中：Ｆ为基础信号的整体幅值水平；ｆ０（ｔｉ）为 ｔｉ
时刻基础信号的数值；Ｎ为位移序列中元素的个
数。在基础信号 ｆ０（ｔｉ）的基础上，叠加白噪声信
号，即

ｆ（ｔｉ）＝ｆ０（ｔｉ）＋αＦＲａｎｄ（－１，１） （９）
其中：ｆ（ｔｉ）为叠加上噪声信号之后的声发射信
号，称之为真实信号；α为噪声信号占基础信号的
比例；Ｒａｎｄ（－１，１）表示区间［－１，１］上的一个均
布随机数。

２．３　反演误差计算
为了定量研究传感器排布形式对裂纹矩张量

反演精度的影响，本文提出了一种矩张量反演误

差计算方法。传统的矩张量分解处理方法计算过

程复杂，且处理结果重点反映了裂纹的物理特性，

对矩张量数学特征的反映则不够直接和明显。因

此，参照线性代数中范数的概念，将矩张量看作一

个３×３的矩阵，通过构造特定形式的范数来定量
表征矩张量反演误差。

裂纹矩张量反演结果的误差计算方法应综合
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考虑２个方面：一方面，最终的误差结果应考虑所
有矩张量元素的误差情况；另一方面，根据各个矩

张量元素取值的大小，不同矩张量元素误差对最

终误差结果影响的权重应具有区分度。综合以上

两方面的考虑，误差计算方式为

ｅ＝ １
Ｎ槡 ｅ

Ｍ －Ｍ０

ｍａｘ（Ｍ０ ） Ｆ

（１０）

式中：ｅ为矩张量的反演误差；Ｍ为矩张量反演结
果；Ｍ０为矩张量真实结果；Ｎｅ为矩张量元素的个
数；ｍａｘ（Ｍ０ ）为矩阵中所有元素绝对值中的最大
值；· Ｆ表示矩阵Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ范数，相应的表达式为

Ｍ Ｆ (＝ ∑∑ｍ２ )ｉｊ １／２

（１１）

３　数值实验结果

根据式（７）产生 １００组传感器随机分布形
式，进而根据式（３）求解相应位置处的声发射信
号，根据式（４）反演矩张量，最后通过式（１０）求解
反演误差。文献［１０］表明，地震裂纹主要以剪切
裂纹为主，因此实验选择剪切裂纹作为震源。在

岩石介质中，存在同一个区域内包含多个裂纹源

的情况，多个裂纹的识别主要依赖于声发射信号

初至波到时的拾取精度。另外，声发射事件的强

度也是一个重要指标，但声发射事件强度的识别

依赖于声发射信号初至波幅值的识别精度。总体

来看，声发射事件的发生数和强度的识别主要依

赖于信号处理精度，与传感器排布形式的关系相

对较小。因此，为了简化研究过程，数值实验中只

考虑单一震源具有相同震源强度的情况。

当噪声水平 α＝２％时，相应的误差统计结果
如图１所示。图中每一个点代表一种随机传感器

图 １　１００种传感器随机排布形式反演得到的

矩张量反演误差对比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｅｒｒｏｒｓ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｗｉｔｈ１００ｓｅｎｓｏｒｓｔｏｃｈａｓｔｉｃａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ

分布模式，极坐标图径向坐标代表反演误差，周向

坐标随机选取，没有实际物理意义，其作用是区分

每次反演结果。

从图 １中找出最靠近中心，即误差最小的
３个结果，画出对应的传感器排布形式，如图 ２所
示，图中星号代表传感器位置。由图２可以看出，
３种传感器排布形式存在一定的相似性，即一个
传感器接近圆形区域的圆心，其他 ５个传感器则
靠近圆形边界，且传感器之间的方位差别相对

图 ２　图 １中矩张量反演误差最小的 ３个结果对应的

传感器排布形式示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｔｈｒｅｅｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｅｒｒｏｒｓｗｉｔｈ

ｍｉｎｉｍｕｍｖａｌｕｅｓｉｎＦｉｇ．１
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比较均衡。由此可以猜想，性能最好的传感器排

布形式是正五边形的形式：第１个传感器布置在
圆形，其他５个传感器分别布置在圆形内接正五
边形的５个角点上，如图３所示，图中黑色原点代
表传感器位置。

为了探究正五边形传感器排布形式下的矩张

量反演表现，将正五边形传感器排布形式应用于

矩张量反演中，并将计算结果与随机传感器排布

形式所得结果进行对比。根据式（７）计算出正五
边形形式中６个传感器的空间最终位置为

Ｌ＝

ｐ１

ｐ２

ｐ３

ｐ４

ｐ５

ｐ
























６

＝

５７７．３５ ５７７．３５ ５７７．３５

５０６．６４ ６４８．０６ ５７７．３５

５１６．６７ ５６０．３７ ６５４．００

６１０．５６ ４９６．１４ ６２５．３４

６５８．５６ ５４４．１４ ５２９．３６

５９４．３３ ６３８．０３ ４９９．





















７０

（１２）

为使结果具有可比性，正五边形传感器

（见式（１２））分布在一个半径为 １００ｍ的圆形区
域内，与随机传感器的分布范围相同。将不同传

感器排布形式计算得到的矩张量反演误差画图，

如图４所示。其中，十字符号（１０个）代表正五边
形传感器排布形式得到的矩张量反演误差，米字

符号（１００个）代表随机传感器排布形式得到的反
演误差。噪声水平 α取１％，２％和３％。

由图４可以看出，在不同的噪声水平下，误差
分布规律具有一致性。根据正五边形传感器排布

形式计算得到的误差（符号）均集中于坐标图的

中央，而随机传感器排布形式计算得到的误差则

分布在周围很大的范围内。以上结果表明正五边

图 ３　传感器正五边形排布形式示意图
Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｅｎｓｏｒｓｗｉｔｈａｎａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆ

ｒｅｇｕｌａｒｐｅｎｔａｇｏｎ

形传感器排布形式在矩张量反演中具有非常优秀

的精度表现，虽然随机噪声信号导致正五边形传

感器分布形式的反演结果出现波动，但是波动的

幅度很小，多次反演的结果非常接近并且集中，由

此可知在正五边形传感器排布形式的条件下，矩

张量反演结果非常稳定。相对于其他传感器排布

形式，此时的矩张量反演结果对噪声的敏感程度

很低。

图 ４　不同噪声水平下多种传感器排布形式反演

得到的矩张量反演误差对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｅｒｒｏｒｓ

ｉｎｖｅｒｔｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｉｓｅｌｅｖｅｌｓ
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　第 ７期 孔岳，等：裂纹矩张量反演的传感器排布形式

４　原理分析

由第３节可知，正五边形传感器排布形式在
矩张量反演中具有较好的精度表现。这一结论可

以通过方程组的条件数来验证和解释。根据

式（６），可以计算出传感器正五边形排布以及每
种随机排布形式得到的线性方程组的条件数，所

有条件数如图５所示。图中底部横线为传感器正
五边形排布形式对应的条件数，星号表示每一次

随机排布形式对应的条件数。图中横坐标表示每

一次传感器随机排布的实验编号，纵坐标表示条

件数。

图 ５　矩张量反演中不同传感器排布形式

对应的方程组条件数对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｎｄｉｔｉｏｎｎｕｍｂｅｒｓｏｆｅｑｕａｔｉｏｎｓｅｔ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓｉｎ

ｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎ

由图５可知，数值试验涉及的传感器随机排
布形式对应的条件数均大于正五边形排布形式对

应的条件数，也就是说传感器正五边形排布形式

的条件数是目前计算考虑的所有传感器排布形式

的下界。当传感器排布形式取正五边形形式时，

方程组中方程之间的线性度最低，良性度最高。

此时，计算结果对噪声的敏感度最低。在相同的

噪声水平下，反演结果最接近理论值，反演精度

最高。

５　结　论
１）裂纹矩张量反演中，传感器接收到的声发

射信号总包含一定比例的噪声信号，这些噪声信

号会影响矩张量的反演精度，甚至导致反演结果

完全错误。优化传感器排布形式能够有效降低反

演结果对噪声的敏感程度，提高矩张量的求解精

度和稳定性。

２）数值实验结果表明，对于单震源的情况，
将传感器按照正五边形布置的方案性能最好。该

方案中，５个传感器布置在一个圆环上，且相邻传
感器方位角间隔（传感器圆心连线的夹角）为
７２°，第６个传感器布置在圆心。这种排布形式可
以明显降低信号噪声对矩张量精度的影响，相比

于相同分布范围内其他的排布形式，此时的矩张

量反演结果更接近真实值，稳定性更好。需要指

出的是，当传感器以正五边形形式排布时，根据工

程应用条件，尽可能增大传感器的分布范围（即

圆环半径）可进一步提高矩张量的反演精度。

３）裂纹矩张量反演的核心是求解一组线性
方程组。当传感器以正五边形形式排布时，方程

组系数矩阵的条件数较小，此时虽然位移列向量

由于噪声发生小幅度变化，求解结果依然非常接

近真实值，且波动较小。
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２００８，８８（２）：３７１．

［１９］刘宁，李敏，陈伟民．基于 ＥＭＴ采用 ＦＥＭ研究含裂纹介质

中弹性波传播机制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１５，４１

（９）：１６８６１６９２．

ＬＩＵＮ，ＬＩＭ，ＣＨＥＮＷＭ．Ｗａｖｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｉｎｃｒａｃｋｅｄｅｌａｓｔｉｃ

ｍｅｄｉａｂａｓｅｄｏｎＥＭＴｕｓｉｎｇＦＥＭ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，４１（９）：１６８９１６９２

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＦＯＲＤＳＲ，ＤＲＥＧＥＲＤＳ，ＷＡＬＴＥＲＷＲ．Ｉｄｅｎｔｉｆｙｉｎｇｉｓｏｔｒｏｐｉｃ

ｅｖｅｎｔｓｕｓｉｎｇａｒｅｇｉｏｎａｌｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＧｅｏｐｈｙｓｉｃａｌＲｅｓｅａｒｃｈ：ＳｏｌｉｄＥａｒｔｈ，２００９，１１４（Ｂ１）：５９３６０２．

［２１］ＭＵＳＴＡＣＭ，ＴＫＡＬＣＩＣＨ．Ｏｎｔｈｅｕｓｅｏｆｄａｔａｎｏｉｓｅａｓａｓｉｔｅ

ｓｐｅｃｉｆｉｃｗｅｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎａｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｂａｙｅｓｉａｎｍｏｍｅｎｔ

ｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎ：Ｔｈｅｃａｓｅｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｇｅｙｓｅｒｓａｎｄｌｏｎｇｖａｌｌｅｙ

ｃａｌｄｅｒａｅａｒｔｈｑｕａｋｅｓ［Ｊ］．ＢｕｌｌｅｔｉｎｏｆｔｈｅＳｅｉｓｍｏｌｏｇｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆ

Ａｍｅｒｉｃａ，２０１７，１０７（４）：１９１４１９２２．

［２２］傅一钦．页岩气水力压裂微地震波的时域频域二维瞬时谱

全波形分析［Ｄ］．北京：中国科学院大学，２０１７．

ＦＵＹＱ．Ｆｕｌｌｗａｖｅｆｏｒｍａｎａｌｙｓｉｓｉｎｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｏｆ

ｍｉｃｒｏｓｅｉｓｍｉｃｗａｖｅｄｕｒｉｎｇｓｈａｌｅｈｙｄｒａｕｌｉｃｆｒａｃｔｕｒｉｎｇ［Ｄ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２３］ＡＢＤＥＬＡＡＬＡＡＫ，ＹＡＧＩＹ．Ｅａｒｔｈｑｕａｋｅｓｏｕｒｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａ

ｔｉｏｎ，ｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｓｏｌｕｔｉｏｎｓ，ａｎｄｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄｏｆｓｍａｌｌｍｏｄｅｒａｔｅ

ｅａｒｔｈｑｕａｋｅｓｏｃｃｕｒｒｅｄｉｎｔｈｅｎｏｒｔｈｅｒｎＲｅｄＳｅａＴｒｉｐｌｅＪｕｎｃｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅｓＪｏｕｒｎａｌ，２０１７，２１（２）：２３５２５１．

［２４］ＣＥＳＣＡＳ，ＨＥＩＭＡＮＮＳ，ＫＲＩＥＧＥＲＯＷＳＫＩＭ，ｅｔａｌ．Ｍｏｍｅｎｔ

ｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｆｏｒｎｕｃｌｅａｒｅｘｐｌｏｓｉｏｎｓ：Ｗｈａｔｃａｎｗｅｌｅａｒｎｆｒｏｍ

ｔｈｅ６Ｊａｎｕａｒｙａｎｄ９Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ２０１６ｎｕｃｌｅａｒｔｅｓｔｓ，ＮｏｒｔｈＫｏｒｅａ
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ｗｏｒｋｓｅｎｓｏｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｒｅｔｒｉｅｖｉｎｇａｃｃｕｒａｔｅｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｓｏｆ

ａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｃｋＭｅｃｈａｎｉｃｓ

ａｎｄＭｉｎｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１３，６２：５９６７．

［２６］ＫＷＩＡＴＥＫＧ，ＣＨＡＲＡＬＡＭＰＩＤＯＵＥＭ，ＤＲＥＳＥＮＧ，ｅｔａｌ．Ａｎ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｅｉｓｍｉｃｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆａｃｏｕｓ

ｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｔｈｒｏｕｇｈａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｓｅｎｓｏｒｃｏｕｐｌｉｎｇａｎｄｓｅｎｓｉ

ｔｉｖｉｔｙｔｏｉｎｃｉｄｅｎｃｅａｎｇｌｅ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｃｋＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓａｎｄＭｉｎｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１４，６５：１５３１６１．

［２７］ＳＴＩＥＲＬＥＥ，ＶＡＶＲＹＣＵＫＶ，ＫＷＩＡＴＥＫＧ，ｅｔａｌ．Ｓｅｉｓｍｉｃｍｏ

ｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｓｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｒｅｃｏｒｄｅｄｄｕｒｉｎｇｌａｂｏｒａｔｏｒｙ

ｒｏｃｋｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ：Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｔｏａｔｔｅｎｕａｔｉｏｎａｎｄａｎｉ

ｓｏｔｒｏｐｙ［Ｊ］．ＧｅｏｐｈｙｓｉｃａｌＪｏｕｒｎａｌＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１６，２０５（１）：

３８５０．

［２８］刘培洵，陈顺云，郭彦双，等．声发射矩张量反演［Ｊ］．地球

物理学报，２０１４，５７（３）：８５８８６６．

ＬＩＵＰＸ，ＣＨＥＮＳＹ，ＧＵＯＹＳ，ｅｔａｌ．Ｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎ

ｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１４，

５７（３）：８５８８６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］ＯＨＴＳＵＭ．Ａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｔｈｅｏｒｙｆｏｒｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒａｎａｌｙｓｉｓ

［Ｊ］．ＲｅｓｅａｒｃｈｉｎＮｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅＥｖａｌｕａｔｉｏｎ，１９９５，６（３）：

１６９１８４．

　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。
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　第 ７期 孔岳，等：裂纹矩张量反演的传感器排布形式

Ｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｉｎｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｆｏｒｃｒａｃｋｓ
ＫＯＮＧＹｕｅ１，ＬＩＭｉｎ１，，ＣＨＥＮＷｅｉｍｉｎ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１９０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｔｉｌｉｚｅｓａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｉｇｎａｌｔｏｏｂｔａｉｎｃｒａｃｋｉｎｇｉｎｆｏｒ
ｍａｔｉｏｎａｎｄｉｓｒｅｇａｒｄｅｄａｓａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｔｏｏｌｔｏｍｏｎｉｔｏｒｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｇｒｏｗｔｈｏｆｃｒａｃｋｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｉｎｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ
ｐｒａｃｔｉｃｅｓ，ｔｈｅｓｉｇｎａｌ，ｇｏｔｂｙｓｅｎｓｏｒｓ，ｉｓａｌｗａｙｓｃｏｎｔａｍｉｎａｔｅｄｂｙｎｏｉｓｅ．Ｔｈｅｎｏｉｓｅｗｉｌｌｒｅｄｕｃｅｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒ
ａｃｃｕｒａｃｙ，ａｎｄｅｖｅｎｃａｕｓｅｃｏｍｐｌｅｔｅｌｙｗｒｏｎｇｒｅｓｕｌｔｓ．Ｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓａｒｅｓｔｕｄｉｅｄｔｏｓｕｐｐｒｅｓｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆ
ｎｏｉｓｅｏｎｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒａｃｃｕｒａｃｙ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｆｉｒｓｔａｒｒｉｖａｌｐｏｌａｒｉｔｙｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｔｈｅｏｒｙｏｆｃｈｏｏｓｉｎｇｓｅｎｓｏｒｌｏ
ｃａｔｉｏｎｓｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｔｏｎｏｉｓｅｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓｂｙｔｈｅｕｓｅｏｆｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｌａｃｏｕｓｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｉｇｎａｌ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｅｎｔａｇｏｎａｌａｒ
ｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆｓｅｎｓｏｒｓｉｓａｓｕｐｅｒｉｏｒｆｏｒｍ，ｗｈｅｒｅｆｉｖｅｓｅｎｓｏｒｓｌｏｃａｔｅｏｎａｃｉｒｃｌｅ，ｔｈｅａｚｉｍｕｔｈａｌａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎａｄ
ｊａｃｅｎｔｓｅｎｓｏｒｓｉｓ７２°，ａｎｄｔｈｅｓｉｘｔｈｓｅｎｓｏｒｌｏｃａｔｅｓａｔｔｈｅｃｅｎｔｅｒｏｆｔｈｅｃｉｒｃｌｅ．Ｔｈｅｎｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓｅｔａｃｈｉｅｖｅｓａｒｅｌａｔｉｖｅｓｍａｌｌｖａｌｕｅ．Ｗｈｅｎｔｈｅｗａｖｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｉｓｃｈａｎｇｅｄｂｙｎｏｉｓｅ，ｔｈｅｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒ
ｒｅｓｕｌｔｉｓｑｕｉｔｅｓｔａｂｌｅａｎｄａｃｈｉｅｖｅｓｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙ．Ｆｏｒｔｈｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｉｎｍｏｍｅｎｔｔｅｎ
ｓｏｒｉｎｖｅｒｓｉｏｎ，ｔｈｅｇｕｉｄｅｌｉｎｅｓａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｂａｓｉｓｏｆｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｐｒａｃｔｉｃｅｓａｒｅｐｒｏｖｉｄｅｄｉｎｔｈｅｓｔｕｄｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｍｅｎｔｔｅｎｓｏｒ；ｓｅｎｓｏｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ；ｎｏｉｓｅ；ｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｏｌｕｔｉｏｎ；ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｎｕｍｂｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０９１４：３２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０８．１１２７．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１２３２０１２，１１３７２３２０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｍｉｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于快速自适应超螺旋算法的制导律

刘畅
１，杨锁昌

１，，汪连栋
２，张宽桥

１

（１．陆军工程大学石家庄校区 导弹工程系，石家庄 ０５００００；　２．电子信息系统复杂电磁环境效应国家重点实验室，洛阳 ４７１００３）

　　摘　　　要：针对地空导弹攻击机动目标的制导律设计问题，提出了一种有限时间稳定
的新型二阶滑模制导律。在弹目相对运动模型的基础上，将制导问题转化为一阶系统的控制

问题。在超螺旋（ＳＴ）算法中引入线性项和一种新的参数自适应律，提出了一种快速自适应超
螺旋（ＦＡＳＴ）算法，该算法不需要已知系统不确定性的边界且收敛速度较快。利用类二次型
Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数证明了系统有限时间稳定性，给出了收敛时间估计公式。通过与自适应滑模制
导律、ＳＴ制导律和光滑二阶滑模制导律的仿真对比，验证了所设计的制导律在保证制导精
度的同时，能够在有限时间内提高滑模变量的收敛速度，并且避免了参数选择困难的问题。

关　键　词：二阶滑模；超螺旋（ＳＴ）算法；制导律；有限时间稳定；自适应律
中图分类号：Ｖ４８８．１３３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１３８８１０

　　随着现代战场的日益复杂，传统比例导引已
经远远不能满足制导系统的发展需求。人们将先

进的控制理论应用于导弹的制导系统中，如最优

控制、逆系统控制、Ｈ∞控制、微分几何控制、随机
系统最优控制、滑模变结构控制等，以解决强对抗

条件下的精确制导问题。最优制导律虽然在理论

上可以实现零脱靶量，但形式复杂，需要信息多，

且对信息误差相当敏感。逆系统控制、Ｈ∞控制、

微分几何控制、随机系统最优控制等方法虽然具

有一定的鲁棒性，但均存在形式复杂、需要信息多

的缺点。

滑模变结构以其抗干扰特性和设计简单而成

功的应用于导弹制导律设计，但受到滑模控制固

有的抖振和渐进稳定特性影响，滑模变结构制导

律普遍存在抖振严重、收敛速度慢等局限
［１］
。克

服抖振的方法之一是以饱和函数或边界层代替符

号函数，但这使得系统轨迹稳定在滑模面附近而

不是滑模面上，进而丧失了滑模控制的鲁棒

性
［２］
。另一种抑制抖振的方法是采取高阶滑模

控制，高阶滑模在抑制抖振的同时还能保持对干

扰的鲁棒性，消除了相对阶的限制，提高了控制

精度
［３］
。

二阶滑模是目前应用最为广泛的高阶滑模控

制方法，因为它的控制器结构简单且需要信息少。

螺旋算法、超螺旋（ＳｕｐｅｒＴｗｉｓｔｉｎｇ，ＳＴ）算法、次优
算法和给定收敛律算法是二阶滑模中常用的４种
算法

［４］
，与其他二阶滑模算法相比，ＳＴ算法仅需

要滑模变量而不需要滑模变量的一阶导数，因此

广泛应用于制导律设计。ＳＴ算法的有限时间稳
定条件需要已知系统不确定性上界，实际应用中

这个界的精确值很难确定，为得到系统的稳定控

制，往往选取尽可能大的参数，结果带来系统损坏

和剧烈抖振
［５］
。为此多种自适应 ＳＴ算法相继被

提出
［６８］
，但这些算法大多假设系统不确定性满

足一定形式的假设，且在系统状态距离平衡点较

远时收敛速度较慢。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907013&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ７期 刘畅，等：基于快速自适应超螺旋算法的制导律

针对上述问题，本文在标准ＳＴ算法的基础上
引入线性项

［９］
，设计了一种新的自适应律，提出

了一种新的快速自适应超螺旋（ＦａｓｔＡｄａｐｔｉｖｅＳｕ
ｐｅｒＴｗｉｓｔｉｎｇ，ＦＡＳＴ）算法，该算法不需要已知系统
不确定性的边界且收敛速度较快。首先，利用类

二次型 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数［１０１２］
证明了系统的有限时

间稳定性，并给出了收敛时间公式。随后，将

ＦＡＳＴ算法应用于末制导问题，提出了一种新的二
阶滑模制导律。最后，通过数字仿真将所提制导

律与自适应滑模制导律、ＳＴ制导律和光滑二阶滑
模制导律进行了对比。仿真结果表明，本文算法

具有更高的命中精度、更快的收敛速度和更强的

鲁棒性。

１　问题描述和相关引理

１．１　问题描述
为了研究导弹拦截目标过程中的制导律，首

先建立导弹与目标的相对运动模型。对于非滚转

导弹，在末制导过程中，姿态控制系统可以控制导

弹不滚转，因而弹目相对运动可以解耦成纵向平

面和横向平面的运动。以纵向平面为例，弹目相

对运动如图１所示，横向平面的推导与之类似。
图１中，Ｍ和 Ｔ分别代表导弹和目标所处位

置；ｒ为平面内两者的相对距离；ｑ为弹目视线角；
ｖｍ和 ｖｔ分别为导弹和目标的速度；θｍ 和 θｔ分别
为弹道倾角和目标航向角；ａｍ 和 ａｔ分别为导弹
和目标的法向加速度。由图１可以得出弹目相对
运动方程为

［１３］

ｒ＝ｖｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）－ｖｍｃｏｓ（ｑ－θｍ） （１）
ｒｑ＝－ｖｔｓｉｎ（ｑ－θｔ）＋ｖｍｓｉｎ（ｑ－θｍ） （２）

式中：ｒ和 ｑ分别为 ｒ和 ｑ对于时间的导数。
为便于推导，令导弹与目标的相对径向速度

Ｖｒ＝ｒ，相对法向速度 Ｖｑ＝ｒｑ，将其代入式（１）和
式（２）后，对式（１）和式（２）相对于时间求一阶导
数，得

图 １　导弹和目标相对运动示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｏｆ

ｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

Ｖ
·

ｒ ＝ｑ［－ｖｔｓｉｎ（ｑ－θｔ）＋ｖｍｓｉｎ（ｑ－θｍ）］＋

　　［ｖｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）＋ｖｔθ
·

ｔｓｉｎ（ｑ－θｔ）］－

　　［ｖｍｃｏｓ（ｑ－θｍ）＋ｖｍθ
·

ｍｓｉｎ（ｑ－θｍ）］ （３）

Ｖ
·

ｑ ＝－ｑ［ｖｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）－ｖｍｃｏｓ（ｑ－θｍ）］＋

　　［ｖｔθ
·

ｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）－ｖｔｓｉｎ（ｑ－θｔ）］－

　　［ｖｍθ
·

ｍｃｏｓ（ｑ－θｍ）－ｖｍｓｉｎ（ｑ－θｍ）］ （４）
令

ａｔｒ ＝ｖｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）＋ｖｔθ
·

ｔｓｉｎ（ｑ－θｔ）

ａｍｒ ＝ｖｍｃｏｓ（ｑ－θｍ）＋ｖｍθ
·

ｍｓｉｎ（ｑ－θｍ）

ａｔｑ ＝ｖｔθ
·

ｔｃｏｓ（ｑ－θｔ）－ｖｔｓｉｎ（ｑ－θｔ）

ａｍｑ ＝ｖｍθ
·

ｍｃｏｓ（ｑ－θｍ）－ｖｍｓｉｎ（ｑ－θｍ















）

（５）

其中：ａｔｒ和 ａｍｒ分别为目标加速度和导弹加速度在
视线方向上的分量；ａｔｑ和 ａｍｑ分别为目标加速度
和导弹加速度在视线法向方向上的分量。

整理式（１）～式（５），得

Ｖ
·

ｒ ＝
Ｖ２ｑ
ｒ
＋ａｔｒ－ａｍｒ （６）

Ｖ
·

ｑ ＝－
ＶｒＶｑ
ｒ
＋ａｔｑ－ａｍｑ （７）

将 Ｖｒ＝ｒ和 Ｖｑ＝ｒｑ代入式（７），得到系统
方程：

ｑ̈＝－２
ｒ
ｒ
ｑ－１

ｒ
ａｍｑ＋

１
ｒ
ａｔｑ （８）

在制导律设计时，将 ａｍｑ和 ａｔｑ分别视为系统
的控制量和干扰量。根据准平行接近原理，设计

制导律的关键在于如何通过 ａｍｑ控制视线角速率
ｑ，令其趋近于０。由式（５）可知：

ａｍ ＝ｖｍθ
·

ｍ ＝
ａｍｑ

ｃｏｓ（ｑ－θｍ）
（９）

在末制导过程中，由于受到过载能力的限制，

导弹和目标实际所能提供的最大侧向加速度是有

限的。同时受到导引头角跟踪系统的功率、接收

机过载等因素的限制，导引头存在最小作用距离

ｒ０，当弹目相对距离小于或等于 ｒ０时，制导回路断
开。记末制导开始时刻为 ０，不失一般性制导过
程满足如下假设。

假设１　存在常数 Ａｍ ＞０，Ａｔ＞０，Ａ１＞０，Ａ２＞
０，使得
ａｍ ≤ Ａｍ

ａｔ≤ Ａｔ
ａｔ≤ Ａ１

ａ̈ｔ≤ Ａ













２

（１０）
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假设２　系统（８）中的时变参数 ｒ（ｔ）满足：
ｒ（ｔ）≥ ｒ０ （１１）
１．２　相关引理

引理１［１４］　对于非线性系统，有
ｘ＝ｆ（ｘ）　　ｆ（０）＝０，ｘ∈ Ｒｎ （１２）

假设存在连续可微函数 Ｖ（ｘ）：Ｕ→Ｒ满足：
１）Ｖ（ｘ）为正定函数。
２）存在正实数 ζ１＞０和 α∈（０，１），以及包

含原点的开邻域 Ｕ０Ｕ，使得下式成立：

Ｖ
·

（ｘ）＋ζ１Ｖ（ｘ）
α≤０　ｘ∈ Ｕ０＼｛０｝ （１３）

则系统（１２）有限时间稳定；若 Ｕ＝Ｕ０＝Ｒ
ｎ
，

则系统（１２）全局有限时间稳定。收敛时间 ｔｒｅａｃｈ
满足：

ｔｒｅａｃｈ≤
Ｖ（ｘ０）

１－α

ζ１（１－α）
（１４）

引理２［１５］　对于非线性系统（１２），假设存在
连续可微函数 Ｖ（ｘ）：Ｕ→Ｒ满足：

１）Ｖ（ｘ）为正定函数。
２）存在正实数 ζ１＞０，ζ２＞０和 α∈（０，１），以

及包含原点的开邻域 Ｕ０Ｕ，使得下式成立：

Ｖ
·

（ｘ）＋ζ１Ｖ（ｘ）
α＋ζ２Ｖ（ｘ）≤０　ｘ∈ Ｕ０＼｛０｝

（１５）
则系统（１２）有限时间稳定；若 Ｕ＝Ｕ０＝Ｒ

ｎ
，

则系统（１２）全局有限时间稳定。收敛时间 ｔｒｅａｃｈ
满足：

ｔｒｅａｃｈ≤
１

ζ２（１－α）
ｌｎ
ζ２Ｖ（ｘ０）

１－α＋ζ１
ζ１

（１６）

２　ＦＡＳＴ算法设计及稳定性证明
２．１　ＳＴ算法

考虑一阶系统：

ｘ＝ｕ＋Ｅ （１７）
式中：ｘ∈Ｒ为系统状态（同时也是滑模变量）；
ｕ∈Ｒ和 Ｅ∈Ｒ分别为控制输入和不确定项。定
义 Ｅ＝Ｅ１（ｘ，ｔ）＋Ｅ２（ｘ，ｔ），Ｅ１（ｘ，ｔ）表示不可微的
不确定性，Ｅ２（ｘ，ｔ）表示可微的不确定性。

系统（１７）的 ＳＴ算法可表示为［１６］

ｕ＝－ｋ１ ｘ１／２ｓｇｎ（ｘ）＋ｕ１
ｕ１ ＝－ｋ２ｓｇｎ（ｘ

{
）

（１８）

式中：ｓｇｎ（ｘ）为符号函数；ｋ１和 ｋ２为待设计的参

数。若 Ｅ１（ｘ，ｔ）＝０，Ｅ
·

２（ｘ，ｔ）≤δ，δ＞０，则 ｋ１和
ｋ２的取值满足

［４］
：

ｋ１ ＞２

ｋ２ ＞
ｋ３１＋δ

２
（４ｋ１－８）

ｋ１（４ｋ１－８
{

）

（１９）

显然，ｋ１和 ｋ２需要根据不确定性的上界确定。

将式（１８）代入式（１７），令 ｘ１＝ｘ，ｘ２＝ｕ１，化
简后的控制系统为

ｘ１ ＝－ｋ１ ｘ１
１／２ｓｇｎ（ｘ１）＋ｘ２＋Ｅ

ｘ２ ＝－ｋ２ｓｇｎ（ｘ１
{

）
（２０）

令 ρ１＝Ｅ１（ｘ１，ｔ），ρ２＝Ｅ
·

２（ｘ１，ｔ），式（２０）的等
价形式为

ｘ１ ＝－ｋ１ ｘ１
１／２ｓｇｎ（ｘ１）＋ｘ２＋ρ１

ｘ２ ＝－ｋ２ｓｇｎ（ｘ１）＋ρ
{

２

（２１）

　　式（２１）的有限时间稳定性证明及收敛时间
估计见文献［４］。

２．２　ＦＡＳＴ算法设计
假设３　Ｅ１（ｘ，ｔ）和 Ｅ２（ｘ，ｔ）满足：

Ｅ１（０，０）＝０

Ｅ１（ｘ，ｔ）≤ ｇ１ １（ｘ）

Ｅ
·

２（ｘ，ｔ）≤ ｇ２ ２（ｘ
{

）

（２２）

式中：ｇ１和 ｇ２为未知正数；１（ｘ）和 ２（ｘ）为滑
模变量的函数，对不同的控制律有不同的形式。

针对系统（１７），设计 ＦＡＳＴ算法如下：

ｕ＝－ｋ１１（ｘ）＋ｕ１
ｕ１ ＝－ｋ２２（ｘ

{
）

（２３）

式中：

１（ｘ）＝ ｘ１／２ｓｇｎ（ｘ）＋ｘ

２（ｘ）＝１（ｘ）′１（ｘ）＝
１
２
ｓｇｎ（ｘ）＋

　　 ３
２ ｘ１／２ｓｇｎ（ｘ）











 ＋ｘ

（２４）

自适应参数控制器为

ｋ
·

１ ＝
４（２ａ＋ｂ）
１＋ｂ２

２１（ｘ）′１（ｘ）　 ｘ ＞０

０ ｘ ＝
{

０

ｋ２ ＝
ｂ
２
ｋ１＋

４ａ＋ｂ２

２
－ ｂ
２ｃ１
－ｂ（４ａ＋ｂ

２
）

４ｃ













２

（２５）

式中：ａ、ｂ、ｃ１和 ｃ２为任意正数。

将式（２３）代入式（１７），得到控制系统为
ｘ１ ＝－ｋ１１（ｘ１）＋ｘ２＋ρ１
ｘ２ ＝－ｋ２２（ｘ１）＋ρ

{
２

（２６）

式中：

１（ｘ１）＝ ｘ１
１／２ｓｇｎ（ｘ１）＋ｘ１

２（ｘ１）＝１（ｘ１）′１（ｘ１）＝
１
２
ｓｇｎ（ｘ１）＋

　　 ３
２ ｘ１

１／２ｓｇｎ（ｘ１）＋ｘ













１

（２７）

自适应参数控制器为

０９３１
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　第 ７期 刘畅，等：基于快速自适应超螺旋算法的制导律

ｋ
·

１ ＝
４（２ａ＋ｂ）
１＋ｂ２

２１（ｘ１）′１（ｘ１）　 ｘ１ ＞０

０ ｘ１ ＝
{

０

ｋ２ ＝
ｂ
２
ｋ１＋

４ａ＋ｂ２

２
－ ｂ
２ｃ１
－ｂ（４ａ＋ｂ

２
）

４ｃ













２

（２８）

２．３　有限时间稳定性证明

令ξＴ＝［１（ｘ１），ｘ２］，由

′１（ｘ１）＝
１
２ ｘ１

－１／２＋１≥０

２（ｘ１）＝１（ｘ１）′１（ｘ１
{

）

（２９）

可得

ξ
·

＝

·

１（ｘ１）

ｘ









２

＝′１（ｘ１ (） －ｋ１ １

－ｋ２
[ ]０

１（ｘ１）

ｘ[ ]
２

＋

　　
ρ１

ρ２／′１（ｘ１
[ ] )

）
＝′１（ｘ１）（Ａξ＋Ｂ） （３０）

式中：

Ａ＝
－ｋ１ １

－ｋ２[ ]０
Ｂ＝

Ｂ１
Ｂ[ ]
２

＝
ρ１

ρ２／′１（ｘ１[ ]）
由假设３可知：

Ｂ１ ＝ ρ１ ≤ ｇ１ １（ｘ１）

Ｂ２ ＝ ρ２／′１（ｘ１）≤ ｇ２ １（ｘ１
{

）
（３１）

式（３１）的等效形式为
Ｈ＝ｃ１（－Ｂ

２
１＋ｇ

２
１ １（ｘ１）

２）＋ｃ２（－Ｂ
２
２＋

　　ｇ２２ １（ｘ１）
２）≥０ （３２）

式（３２）可改写为

Ｈ＝ ξ[ ]Ｂ
Ｔ （ｃ１ｇ

２
１＋ｃ２ｇ

２
２）Ｄ

ＴＤ

－[ ]Ｃ
ξ[ ]Ｂ≥０

（３３）

式中：Ｄ＝［１，０］；Ｃ＝
ｃ１
ｃ[ ]
２

。

定理１　当系统（２６）满足假设 ３时，存在 ｋ１
和 ｋ２ 使得 ｘ１和 ｘ１在有限时间 ｔｒｅａｃｈ内从任意初
始位置收敛到０。

证明

令

Ｐ＝

４ａ＋ｂ２

２
－ｂ
２

－ｂ
２











１
　　ａ＞０，ｂ＞０ （３４）

ＡＴＰ＋ＰＡ＋ε１Ｉ＋（ｃ１ｇ
２
１＋ｃ２ｇ

２
２）Ｄ

ＴＤ＋ＰＣ－１Ｐ＝

　　Ｑ ＝
Ｑ１１ Ｑ１２
Ｑ２１ Ｑ[ ]

２２

（３５）

Ｑ１１ ＝－（４ａ＋ｂ
２
）ｋ１＋ｂｋ２＋ε１＋ｃ１ｇ

２
１＋ｃ２ｇ

２
２＋

　　 ｂ２

４ｃ１
＋（４ａ＋ｂ

２
）
２

４ｃ２

Ｑ１２ ＝Ｑ２１ ＝
ｂ
２
ｋ１－ｋ２＋

４ａ＋ｂ２

２
－

　　 ｂ
２ｃ１
－ｂ（４ａ＋ｂ

２
）

４ｃ２

Ｑ２２ ＝－ｂ＋ε１＋
１
ｃ１
＋ｂ

２

４ｃ



















２

（３６）
式中：ε１为足够小的正常数。若

ｋ１≥
２

８ａ＋ｂ [２ ε１＋ｃ１ｇ２１＋ｃ２ｇ２２－ｂ２４ｃ１－
　　 （４ａ＋ｂ

２
）
２

４ｃ ]
２

ｋ２ ＝
ｂ
２
ｋ１＋

４ａ＋ｂ２

２
－ ｂ
２ｃ１
－ｂ（４ａ＋ｂ

２
）

４ｃ２

ε１ ＜ｂ－
１
ｃ１
－ｂ

２

４ｃ

















２

（３７）

则 Ｑ１１＜０，Ｑ２２＜０，Ｑ１２＝Ｑ２１＝０，于是 Ｑ为半负定
矩阵。令

Φ＝
ＡＴＰ＋ＰＡ＋ε１Ｉ＋（ｃ１ｇ

２
１＋ｃ２ｇ

２
２）Ｄ

ＴＤ Ｐ

Ｐ －[ ]Ｃ
（３８）

由分块矩阵的性质可以得到 Φ 为半负定
矩阵。

选取类二次型 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数 Ｖ＝ξＴＰξ，由
式（２９）和式（３０）得

Ｖ
·

＝ξ
·
ＴＰξ＋ξＴＰξ

·

＝′１（ｘ１）［ξ
Ｔ
（ＡＴＰ＋ＰＡ）ξ＋

　　ＢＴＰξ＋ξＴＰＢ］＝

　　′１（ｘ１）
ξ[ ]Ｂ

Ｔ ＡＴＰ＋ＰＡ Ｐ
Ｐ[ ]０ ξ[ ]( )Ｂ ≤

　　′１（ｘ１）
ξ[ ]Ｂ

Ｔ ＡＴＰ＋ＰＡ Ｐ
Ｐ[ ]０ ξ[ ]Ｂ ＋( )Ｈ ＝

　　′１（ｘ１）
　 　

ξ[ ]Ｂ
Ｔ ＡＴＰ＋ＰＡ＋（ｃ１ｇ

２
１＋ｃ２ｇ

２
２）Ｄ

ＴＤ Ｐ

Ｐ －[ ]Ｃ
ξ[ ]( )Ｂ ≤

　　 －′１（ｘ１）ε１ ξ
２

（３９）
结合

λｍｉｎ（Ｐ）ξ２
２≤ ξ

ＴＰξ≤ λｍａｘ（Ｐ）ξ２
２ （４０）

可得

１９３１
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Ｖ
·

≤ ′１（ｘ１）ε１
Ｖ

λｍａｘ（Ｐ）
＝

　　 －１
２
·

ε１
λｍａｘ（Ｐ）

ｘ１
－１／２Ｖ－

ε１
λｍａｘ（Ｐ）

Ｖ （４１）

由 １（ｘ１）＝ ｘ１
１／２ｓｇｎ（ｘ１）＋ｘ１可得

ｘ１ ≤ １（ｘ１）
２ （４２）

ｘ１
１／２≤ １（ｘ１）≤ ξ２≤

Ｖ１／２

λ１／２ｍｉｎ（Ｐ）
（４３）

因此

Ｖ
·

≤－γ１Ｖ
１／２－γ２Ｖ （４４）

γ１ ＝
１
２
·
λ１／２ｍｉｎ（Ｐ）
λｍａｘ（Ｐ）

ε１

γ２ ＝
１

λｍａｘ（Ｐ）
ε










１

（４５）

由引理２可知，若 ｋ１、ｋ

２ 满足式（３７），则ξ＝

［１（ｘ１），ｘ２］
Ｔ
在有限时间内收敛到０，即 ｘ１和 ｘ１

在有限时间内收敛到０，且收敛时间满足：

ｔｒｅａｃｈ≤
２
γ２
ｌｎ１＋

γ２
γ１
Ｖ（０）１／( )２ ＝

　　 ２
γ２
ｌｎ１＋

γ２
γ１
Ｖ（０）１／( )２ （４６）

证毕

由定理 １可知，对于未知常数 ｇ１和 ｇ２，存在

满足式（３７）约束的 ｋ１ 和 ｋ

２ 使得 ｘ１和 ｘ１在有限

时间内收敛到０。
定理２　当系统（２６）满足假设 ３，控制器参

数ｋ１和ｋ２满足式（２８），ｇ１和ｇ２为未知数时，

ｘ１和 ｘ１在有限时间 ｔｒｅａｃｈ内收敛到０。
证明

１）若 ｋ１≥ｋ

１，ｋ２≥ｋ


２，且ｋ

·

１≥０，ｋ
·

２≥０，由
定理１可知，定理２显然成立。

２）若 ｋ１ ＜ｋ

１，ｋ２ ＜ｋ


２，选取类二次型 Ｌｙａ

ｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ＝ξＴＰ{ξ
Ｖξ

＋１
２
（ｋ１－ｋ


１）

２＋１
２
（ｋ２－ｋ


２）

             

２

Ｖｋ

（４７）

Ｖ
·

＝′１（ｘ１）
ξ[ ]Ｂ

Ｔ ＡＴＰ＋ＰＡ Ｐ

Ｐ[ ]０
ξ[ ]Ｂ ＋

　　 ｋ
·

１（ｋ１－ｋ

１）＋ｋ

·

２（ｋ２－ｋ

２）≤ ′１（ｘ１）·

(　　
ξ[ ]Ｂ

Ｔ
ＡＴＰ＋ＰＡ ＋槇ＡＴＰ＋ 槇ＰＡ Ｐ

Ｐ







０
·

　　
ξ[ ]Ｂ )＋Ｈ ＋ｋ

·

１（ｋ１－ｋ

１）＋ｋ

·

２（ｋ２－ｋ

２）

（４８）

式中：

槇Ａ＝Ａ－Ａ ＝
－（ｋ１－ｋ


１） ０

－（ｋ２－ｋ

２）







０
＝
－槇ｋ１ ０

－槇ｋ２









０

（４９）
显然

Ｖ
·

≤ ′１（ｘ１）
ξ[ ]Ｂ

Ｔ Ａ ＴＰ＋ＰＡ ＋（ｃ１ｇ
２
１＋ｃ２ｇ

２
２）Ｄ

ＴＤ Ｐ

Ｐ －[ ]{ Ｃ

ξ[ ] }

                           

Ｂ

Ｖ
·

１

＋

　　 ′１（ｘ１）ξ
Ｔ
（槇ＡＴＰ＋ 槇ＰＡ）ξ＋ｋ

·

１（ｋ１－ｋ

１）＋ｋ

·

２（ｋ２－ｋ

２

                         

）

Ｖ
·

２

（５０）

　　由定理１的证明过程可知：

Ｖ
·

１≤－γ１Ｖξ
１／２－γ２Ｖξ （５１）

①若 ｘ１ ＞０，则

ｋ
·

２ ＝
ｂ
２
ｋ
·

１

槇ｋ２ ＝
ｂ
２

槇ｋ{
１

（５２）

Ｖ
·

２＝′１（ｘ１）
１（ｘ１）
ｘ[ ]
２

Ｔ
－（４ａ＋ｂ２）槇ｋ１＋ 槇ｂｋ２ ０[ ]０ ０

·

　　
１（ｘ１）
ｘ[ ]
２

＋ｋ
·

１（ｋ１－ｋ

１）＋ｋ

·

２（ｋ２－ｋ

２）＝

　　 － ２ａ＋ｂ
２

( )２ 槇ｋ１
２
１（ｘ１）′１（ｘ１）＋

　　 １＋ｂ
２

( )４ ｋ
·

１
槇ｋ１＝－

ｂ２

２
２
１（ｘ１）′１（ｘ１） 槇ｋ１ ＝

　　 －ｂ
２

２
２
１（ｘ１）′１（ｘ１）

８
４＋ｂ槡 ２Ｖ

１／２
ｋ （５３）

结合式（５１），得到

Ｖ
·

＝Ｖ
·

１＋Ｖ
·

２≤－γ１Ｖ
１／２
ξ －γ２Ｖξ－γ３Ｖ

１／２
ｋ （５４）

式中：

γ３ ＝ｂ
２
１（ｘ１）′１（ｘ１）

２
１＋４ｂ槡 ２ ＞０ （５５）

２９３１
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于是有

Ｖ
·

≤－γＶｐ （５６）
式中：

γ＝ｍｉｎ（γ１，γ２，γ３） （５７）

ｐ＝ｍｉｎ １
２
，１，( )１２ ＝１

２
（５８）

由引理１可知，系统（２６）有限时间稳定，且
收敛时间满足：

ｔｒｅａｃｈ≤
Ｖ（０）１－ｐ

γ（１－ｐ）
＝２
γ
Ｖ（０）１／２ （５９）

②若 ｘ１ ＝０，则系统状态到达滑模面，且

ｋ
·

１＝ｋ
·

２＝０，因此 ｋ１＝ｋ

１，ｋ２＝ｋ


２，由引理 １可知，

系统有限时间收敛。 证毕

由于 ｓ很难严格收敛至０，而是在０的一个极
小邻域内波动，使得 ｋ１和 ｋ２过大，进而引起系统
不稳定。因此，将自适应参数控制器改进为

ｋ
·

１ ＝
４（２ａ＋ｂ）
１＋ｂ２

２１（ｘ１）′１（ｘ１）ｓｇｎ（ｘ１ －ε２）

ｋ２ ＝
ｂ
２
ｋ１＋

４ａ＋ｂ２

２
－ ｂ
２ｃ１
－ｂ（４ａ＋ｂ

２
）

４ｃ
{

２

（６０）

式中：ε２为很小的正数。

３　制导律设计

由准平行接近原理可知，希望 ｑ在制导过程
中趋近于０，因此选取滑模面为

ｓ＝ｒｑ－ｃ０槡ｒ （６１）
式中：ｃ０＝０．１。

结合式（７）可得

ｓ＝Ｖ
·

ｑ－
ｃ０ｒ

２槡ｒ
＝ｕ＋Ｅ （６２）

式中：

ｕ＝－ａｍｑ－ｒｑ－
ｃ０ｒ

２槡ｒ
Ｅ＝ａｔｑ ＝ａｔｃｏｓ（ｑ－θｔ

{
）

（６３）

由定理３及式（９）得到 ＦＡＳＴ制导律为

ａｍ ＝
１

ｃｏｓ（ｑ－θｍ (） ｋ１１（ｓ）＋

　　∫ｋ２２（ｓ）ｄｔ－ｒｑ－ｃ０
ｒ

２槡
)ｒ （６４）

式中：

１（ｓ）＝ ｓ１／２ｓｇｎ（ｓ）＋ｓ

２（ｓ）＝
１
２
ｓｇｎ（ｓ）＋３

２ ｓ１／２ｓｇｎ（ｓ）{ ＋ｓ
（６５）

其中：ｋ１和 ｋ２的值满足式（６０）。

ＦＡＳＴ制导律对外界干扰具有鲁棒性，且能够
在有限时间内收敛。由制导律的形式可以看出，

参数 ｋ１和 ｋ２随着 ｓ的变化实时改变，且不需要已
知外部干扰的上界。

４　仿真分析

为验证所提制导律的有效性，将 ＦＡＳＴ制导
律 （Ｆａｓｔ Ａｄａｐｔｉｖｅ ＳｕｐｅｒＴｗｉｓｔｉｎｇ Ｇｕｉｄａｎｃｅ，
ＦＡＳＴＧ）与自适应滑模制导律（ＡｄａｐｔｉｖｅＳｌｉｄｉｎｇ
ＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅ，ＡＳＭＧ）、光滑二阶滑模制导律
（ＳｍｏｏｔｈＳｅｃｏｎｄＯｒｄｅｒＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＧｕｉｄａｎｃｅ，
ＳＳＯＳＭＧ）、ＳＴ制导律（ＳｕｐｅｒＴｗｉｓｔｉｎｇＧｕｉｄａｎｃｅ，
ＳＴＧ）进行对比。其中，ＡＳＭＧ为一阶滑模制导
律，其他为二阶滑模制导律，且４种制导律均采取
式（６１）作为滑模面。

ＡＳＭＧ为［１７］

ａｍ ＝－ｋ１ｒｑ＋ｋ２ｓｇｎ（ｓ） （６６）

式中：ｋ１＝ｋ２＝２。

ＳＳＯＳＭＧ为［１８］

ａｍ ＝
１

ｃｏｓ（ｑ－θｍ）
（－Ｎｒｑ＋Ｕｄ＋ａ^ｔｑ）

Ｕｄ ＝ｋ１ ｓ１／２ｓｇｎ（ｓ）＋ｋ２∫ｓ１／３ｓｇｎ（ｓ）ｄｔ－ｃ０
ｒ

２槡










ｒ

（６７）

式中：Ｎ＝４，ｋ１＝３，ｋ２＝１，^ａｔｑ为 ａｔｑ的估计值并假
设其已知。

ＳＴＧ为［１９］

ａｍ ＝
１

ｃｏｓ（ｑ－θｍ (） ｋ１ ｓ１／２ｓｇｎ（ｓ）＋

　　ｋ２∫ｓｇｎ（ｓ）ｄｔ－ｒｑ－ｃ０
ｒ

２槡
)ｒ （６８）

式中：ｋ１＝４，ｋ２＝３。
ＦＡＳＴＧ形式如式（６４）所示，参数满足：ａ＝

０．５，ｂ＝１，ｃ１＝ｃ２＝１，ε２＝０．１。

制导律所需的ｒ、ｒ、ｑ等信息均由导弹导引头测
量得到，且不考虑噪声和干扰。导弹自动驾驶仪视

为理想环节，即不考虑延迟。仿真终止时间为弹目

相对距离最近的时间点，仿真步长为０．０１ｓ。
为了全面分析 ４种制导律的特点，分别在目

标无机动和目标有机动２种情形下对制导性能进
行比较。

４．１　目标无机动（情形１）
仿真条件：导弹初始位置为（０，０）ｋｍ，初始速

度为 ５００ｍ／ｓ，初速度方向为 ３０°，初始过载约束
为１５ｇ，切向过载为 ０，法向过载由制导律得到。
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目标初始位置为（１０，５）ｋｍ，初始速度为３００ｍ／ｓ，
初速度方向为１８０°，切向过载和法向过载均为０。

ＭＡＴＬＡＢ仿真仿真结果如表 １和图 ２～图 ４

所示。表１为情形 １的仿真结果，其中 Δ为脱靶
量，ｔｒｅａｃｈ和 ｔ^ｒｅａｃｈ分别为滑模变量实际和理论收敛
时间，ｔｆ为制导时间。图２为导弹弹道曲线，黑色
虚线为目标运动曲线，绿色、黑色、红色、蓝色实线

分别为 ＡＳＭＧ、ＳＳＯＳＭＧ、ＳＴＧ、ＦＡＳＴＧ四种制导律
下的导弹运动曲线。图３（ａ）和图 ３（ｂ）分别为滑
模变量 ｓ（ｔ）及滑模变量的一阶导数 ｓ（ｔ）变化曲
线。图４为导弹法向过载变化曲线。

由图２及表１中的 Δ和 ｔｆ可知，４种制导律
的弹道平直且差异很小，制导时间接近，脱靶量

ＳＴＧ最大，ＡＳＭＧ最小，ＳＳＯＳＭＧ和 ＦＡＳＴＧ略高于
ＡＳＭＧ，由于脱靶量远小于导弹杀伤半径，因此可
视为直接命中目标。由图 ３及表 １中的 ｔｒｅａｃｈ可
知，４种制导律均能够在有限时间内使得 ｓ（ｔ）及
ｓ（ｔ）收敛至 ０，其中，ＦＡＳＴＧ收敛速度最快，ＳＴＧ

和 ＡＳＭＧ略慢，ＳＳＯＳＭＧ最慢且时间远大于其他
方法。由此可以看出，ＦＡＳＴＧ在收敛速度方面较
其他方法有一定的提高，但优势并不明显。由

图４可知，在导弹发射的前 ５ｓ内，导弹过载 ａ由
大变小并逐渐稳定到 ０，其中 ＦＡＳＴＧ的过载远大
于其他制导律且变化最为剧烈，最大过载高于其

他制导律４倍以上。

总之，在目标无机动的情形下，由于弹道接近

直线，与其他方法相比，ＦＡＳＴＧ的脱靶量和制导
表 １　仿真实验结果 （情形 １）

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ（Ｃａｓｅ１）

制导律 Δ／ｍ ｔｒｅａｃｈ／ｓ ｔ^ｒｅａｃｈ／ｓ ｔｆ／ｓ

ＡＳＭＧ ０．４６２２ ７．３６ １０．５３ １４．９４

ＳＳＯＳＭＧ ０．５１８６ １２．２ ２１．８３ １４．９１

ＳＴＧ １．１７５６ ６．６５ １２．２５ １４．９２

ＦＡＳＴＧ ０．６１６０ ５．３０ １４．６４ １４．９０

图 ２　导弹弹道曲线 （情形 １）

Ｆｉｇ．２　Ｍｉｓｓｉｌｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓ（Ｃａｓｅ１）

图 ３　滑模变量及其一阶导数变化曲线 （情形 １）

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅａｎｄ

ｉｔｓｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ（Ｃａｓｅ１）

图 ４　导弹法向过载变化曲线 （情形 １）

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄ（Ｃａｓｅ１）

时间相近，收敛速度最快，过载最大，其优势并不

明显。

４．２　目标有机动（情形２）
仿真条件：导弹初始位置为（０，０）ｋｍ，初始速

度为 ５００ｍ／ｓ，初速度方向为 ４５°，最大过载为
３０ｇ，切向过载为 ０，法向过载由制导律得到。目
标初始位置为（２，２）ｋｍ，初始速度为 ３００ｍ／ｓ，初
速度 方 向 为 ０°，切 向 过 载 为 ０，法 向 过 载
ｎｔ＝（５ｃｏｓｔ）ｇ。

ＭＡＴＬＡＢ仿真结果如表２和图５～图７所示，其
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表 ２　仿真实验结果 （情形 ２）

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ（Ｃａｓｅ２）

制导律 Δ／ｍ ｔｒｅａｃｈ／ｓ ｔ^ｒｅａｃｈ／ｓ ｔｆ／ｓ

ＡＳＭＧ ０．５４９４ — ２０．３１ １２．５７

ＳＳＯＳＭＧ ０．５６６２ １０．９１ ２１．３０ １１．９２

ＳＴＧ ０．３１９７ — ２０．４３ １１．９７

ＦＡＳＴＧ ０．８７５３ １．７９ １８．９８ １１．７４

图 ５　导弹弹道曲线（情形 ２）

Ｆｉｇ．５　Ｍｉｓｓｉｌｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅ（Ｃａｓｅ２）

图 ６　滑模变量及其一阶导数变化曲线 （情形 ２）

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｖａｒｉａｂｌｅａｎｄ

ｉｔｓｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ（Ｃａｓｅ２）

中曲线和变量含义与情形１相同。
图５与图２相比，导弹弹道弯曲，其中ＡＳＭＧ

图 ７　导弹法向过载变化曲线 （情形 ２）

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｍｉｓｓｉｌｅｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄ（Ｃａｓｅ２）

最高，ＳＴＧ和 ＳＳＯＳＭＧ次之，ＦＡＳＴＧ最低。表 ２
中的脱靶量 ＳＴＧ最小，ＡＳＭＧ和 ＳＳＯＳＭＧ次之，
ＦＡＳＴＧ最大，由于均远小于导弹杀伤半径，均可
视为直接命中目标。制导时间 ＦＡＳＴＧ最短，
ＡＳＭＧ最长，ＳＴＧ和 ＳＳＯＳＭＧ介于两者之间。由
图６可知，ＦＡＳＴＧ能够使得 ｓ（ｔ）及 ｓ（ｔ）在很短的
时间内收敛至 ０，ＳＳＯＳＭＧ的收敛速度很慢，收敛
时间接近制导时间，而 ＡＳＭＧ和 ＳＴＧ不能收敛，
且ｓ（ｔ）大幅度波动。由此可见，ＦＡＳＴＧ在收敛速
度方面明显优于其他制导律。由图 ７可知，由于
ｓ（ｔ）的波动，过载在０附近上下波动。初始阶段，
ＦＡＳＴＧ由于 ｓ（ｔ）变化最为剧烈，因此过载最大。
中间阶段４种制导律均小于 ５ｇ。制导末段，ＳＴＧ
和 ＡＳＭＧ的过载迅速增加并达到最大过载，
ＦＡＳＴＧ的过载在 １０ｇ左右，ＳＳＯＳＭＧ的过载为 ５ｇ
左右。

总之，目标机动情形下，弹道弯曲，ＦＡＳＴＧ制
导时间最短，脱靶量相近，收敛特性明显优于其他

方法，仅在初始阶段的过载较大。因此，ＦＡＳＴＧ
在此情形下的表现更为优异。

５　结　论
１）在标准 ＳＴ算法的基础上，增加了自适应

参数控制器和线性项，提出了 ＦＡＳＴ算法。在系
统不确定性上界未知的前提下，一方面控制器参

数能够自适应调节，避免参数过大造成系统不稳

定；另一方面系统在远离平衡点时具有更快的收

敛速度，提升了标准 ＳＴ算法的收敛特性。
２）利用二次型 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数证明了 ＦＡＳＴ

算法的有限时间稳定性，与其他证明方法相比，该

方法计算较为简单，且能够得到收敛时间的估计

公式。

３）将 ＦＡＳＴ算法成功地应用于制导律设计。
仿真结果表明，本文算法在保留标准ＳＴ算法有效
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抑制抖振、鲁棒性强等优点的同时，具有快速收敛

特性且不需要已知不确定性的上界，使得制导系

统拥有更高的命中精度和稳定性。
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ＹＥＪＫ，ＬＥＩＨＭ，ＺＨＡＯＹ，ｅｔａｌ．Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｇｅｏｍｅｔｒｉｃｇｕｉｄ

ａｎｃｅｌａｗｂａｓｅｄｏｎｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍＥｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，３９（４）：８３７８４５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［８］郭建国，韩拓，周军，等．基于终端角度约束的二阶滑模制导

律设计［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（２）：３２０２０８．

ＧＵＯＪＧ，ＨＡＮＴ，ＺＨＯＵＪ，ｅｔａｌ．Ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａ

ｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（２）：３２０２０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＨＥＳＭ，ＬＩＮＤＦ，ＷＡＮＧＪ．Ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｂａｓｅｄｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，４１：１９９２０８．

［１０］ＴＥＮＯＣＨＧ，ＪＡＩＭＥＡ，ＬＥＯＮＩＤＦ．Ｖａｒｉａｂｌｅｇａｉｎｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ

ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎ

ｔｒｏｌ，２０１２，５７（８）：２１００２１０５．

［１１］ＭＯＲＥＮＯＪＡ，ＯＳＯＲＩＯＭ．ＳｔｒｉｃｔＬｙａｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅ

ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１２，５７（４）：１０３５１０４０．

［１２］ＳＨＴＥＳＳＥＬＹ，ＴＡＬＥＢＭ，ＰＬＥＳＴＡＮＦ．Ａｎｏｖｅｌａｄｐｔｉｖｅｇａｉｎ

ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ：Ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙａｎｄａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１２，４８：７５９７６９．

［１３］ ＰＯＬＹＡＫＯＶＡ，ＰＯＺＮＹＡＫＡ．Ｒｅａｃｈｉｎｇｔｉｍｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｏｒ

“ＳｕｐｅｒＴｗｉｓｔｉｎｇ”ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｖｉａＬｙａ

ｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００９，５４（８）：１９５１１９５５．

［１４］ ＳＨＴＥＳＳＥＬＹＢ，ＳＨＫＯＬＮＩＫＯＶＩＡ，ＬＥＶＡＮＴＡ．Ｇｕｉｄａｎｃｅ

ａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｉｓｓｉｌｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｕｓｉｎｇｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，２００９，４５（１）：１１０１２４．

［１５］ＷＡＮＧＺ．Ａｄａｐｔｉｖｅｓｍｏｏｔｈｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｍｉｓｓｉｌｅｇｕｉｄａｎｃｅ［Ｊ］．Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆ

ｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１７，３９（６）：８４８

８６０．

［１６］ＬＥＶＡＮＴＡ．Ｓｌｉｄｉｎｇｏｒｄｅｒａｎｄｓｌｉｄｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｉｎｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ，１９９３，５８（６）：

１２４７１２６３．

［１７］杨鹏飞，方洋旺，伍友利，等．随机快速光滑二阶滑模末制导

律设计［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１７，３９（４）：１３１１３８．

ＹＡＮＧＰＦ，ＦＡＮＧＹＷ，ＷＵＹＬ，ｅｔａｌ．Ｔｅｒｍｉｎａｌｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ

ｄｅｓｉｇｎｏｆｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｆａｓｔｓｍｏｏｔｈｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，３９

（４）：１３１１３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＳＨＴＥＳＳＥＬＹ，ＴＯＵＲＮＥＳＣ，ＳＨＫＯＬＮＩＫＯＶＩ．Ｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄ

ａｕｔｏｐｉｌｏｔｆｏｒｍｉｓｓｉｌｅｓｔｅｅｒｅｄｂｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｉｆｔａｎｄｄｉｖｅｒｔ

ｔｈｒｕｓｔｅｒｓｕｓｉｎｇｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ：ＡＩＡＡ２００６６７８４

［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００６．

［１９］ＳＨＴＥＳＳＥＬＹ，ＫＯＣＨＡＬＵＭＭＯＯＴＴＩＬＪ，ＥＤＷＡＲＤＳＣ．Ｃｏｎ

ｔｉｎｕｏｕｓａｄａｐｔｉｖｅｆｉｎｉｔｅｒｅａｃｈｉｎｇｔｉｍｅｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒ

ｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ［Ｊ］．ＩＭＡＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＩｎ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎ，２０１３，３０（１）：９７１１３．

　作者简介：

　刘畅　男，博士研究生。主要研究方向：导弹制导。

杨锁昌　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：导弹

制导。
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　第 ７期 刘畅，等：基于快速自适应超螺旋算法的制导律

Ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｂａｓｅｄｏｎｆａｓｔａｄａｐｔｉｖｅｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ＬＩＵＣｈａｎｇ１，ＹＡＮＧＳｕｏｃｈａｎｇ１，，ＷＡＮＧＬｉａｎｄｏｎｇ２，ＺＨＡＮＧＫｕａｎｑｉａｏ１

（１．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＭｉｓｓｉｌｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＡｒｍｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇＣａｍｐｕｓ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５００００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＣｏｍｐｌｅｘＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｓＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔＥｆｆｅｃｔｓｏｎＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，Ｌｕｏｙａｎｇ４７１００３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎｅｗｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｔｈｅｄｅ
ｓｉｇｎｏｆｔｈｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｏｆｓｕｒｆａｃｅｔｏａｉｒｍｉｓｓｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔｈｅｔａｒｇｅｔ，ｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｏｂｌｅｍｉｓｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｓｙｓｔｅｍ．
Ａｆａｓｔａｄａｐｔｉｖｅｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ（ＦＡＳＴ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂｙｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｌｉｎｅａｒｔｅｒｍｓａｎｄａｎｅｗｐａｒａｍｅｔｅｒ
ａｄａｐｔｉｖｅｌａｗｉｎｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ（ＳＴ），ｗｈｉｃｈｉｍｐｒｏｖｅｓｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄｗｉｔｈｏｕｔｔｈｅｐｒｉｏｒｋｎｏｗｌｅｄｇｅｏｆｕｐｐｅｒ
ｂｏｕｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ．ＡｑｕａｄｒａｔｉｃＬｙａｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｓｙｓ
ｔｅｍｉｎｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅａｎｄｃｏｍｐｕｔｅｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｔｉｍｅ．Ａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈａｄａｐｔｉｖｅｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅ，ＳＴ
ｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｓｍｏｏｔｈｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｇｕｉｄａｎｃｅｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄｏｆｓｌｉｄｉｎｇｖａｒｉａｂｌｅａｎｄａｖｏｉｄｔｈｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｏｆｃｈｏｏｓｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ａｎｄｃａｎｇｕａｒａｎｔｅｅｔｈｅ
ｇｕｉｄａｎｃｅａｃｃｕｒａｃｙａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ；ｓｕｐｅｒｔｗｉｓｔｉｎｇ（ＳＴ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗ；ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｓｔａｂｉｌｉｔｙ；
ａｄａｐｔｉｖｅｌａｗ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２６１７：１８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２５．１１４５．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｓｕｏｃｈａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ
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２０１９年 ７月
第４５卷 第７期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｌｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ７

　收稿日期：２０１８１１０５；录用日期：２０１９０２２２；网络出版时间：２０１９０３１８１１：０７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３１４．１７５０．００６．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家科技重大专项 （２０１８ＺＸ０４００１００６）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎｇｒ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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一种多层次制造服务建模和组合优选方法
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（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；　２．智能化协同制造技术及应用国家工程实验室，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：为提高云制造环境下服务建模和组合优选的准确性，首先将制造服务分多
个层次进行描述，从资源服务、功能服务和流程服务３个层次进行建模。然后针对多层次服务
模型，采用服务执行时间、服务花费成本和服务用户评价等因素构建服务组合优选的质量评估

函数。为解决多层次服务的组合优选问题，提出一种改进引力搜索算法（ＮＧＳＡ），将小生境中
的拥挤度因子和适应值共享技术引入传统引力搜索算法（ＧＳＡ）以提高收敛速度和准确性。算
例验证表明，相比传统的遗传算法（ＧＡ）和粒子群优化（ＰＳＯ）算法，ＮＧＳＡ能在较短的时间内
收敛，且最优解的匹配准确度更高。

关　键　词：云制造；多层次建模；组合优选；小生境；引力搜索算法 （ＧＳＡ）
中图分类号：Ｖ２１９；ＴＰ３９１．９
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　　随着用户个性化需求的增加和网络化技术的
发展，制造业面临交货周期缩短和制造能力不足

的挑战。云制造
［１］
的提出将云服务技术扩展到

生产制造领域，作为一种新的面向服务的网络化

制造模式，云制造提供了一个无缝连接的、稳定的

和高质量的云服务共享和管理平台
［２３］
。为了将

异地异构的制造资源发布到云平台上实现共享，

制造服务准确全面地描述建模和组合优选是云制

造的２个关键环节［４５］
。

目前对制造服务建模方法的研究主要集中在

对属性和功能的描述上，制造服务属性包含基本

属性、使用属性、状态属性和动态属性
［６７］
。随着

研究的深入，制造服务的功能也被纳入到建模的

考虑范围内，服务模型既封装功能属性又封装非

功能属性
［８］
。基于构建的制造服务模型，围绕制

造服务组合优选方法的研究大多采用传统智能优

化算法，比如遗传算法（ＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ）、
粒子群优化（ＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＰＳＯ）算

法、蚁群算法等。也有很多学者综合考虑云制造

服务种类多数量大的特点，对传统的优化算法进

行改进
［９１０］
或尝试一些新的搜索组合方法

［１１１２］
，

这些方法都对服务的建模和优选匹配做出了改进

和完善。

从属性和功能方面对制造服务建模有效描述

了制造资源的数据信息，然而制造服务往往比其

他领域的服务更加复杂，仅仅包含服务属性和功

能的建模方法显得不够细致和全面。为完善服务

模型创建的准确性和全面性，本文将多层次划分

理论引入制造服务的描述和建模过程，多层次划

分理论是根据对象所包含的属性功能多少或粗细

粒度进行分类的方法
［１３］
。根据多层次划分理论，

本文将制造服务划分为资源服务、功能服务和流

程服务，从多层次的角度描述和构建制造服务模

型。针对多层次服务模型的组合优选问题，本文

提出一种基于小生境的改进引力搜索算法（Ｎｉｃ
ｈｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒｂａｓｅｄＧｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌＳｅａｒｃｈＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，

qwqw
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　第 ７期 丁涛，等：一种多层次制造服务建模和组合优选方法

ＮＧＳＡ），将小生境技术引入传统引力搜索算法
（ＧｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌＳｅａｒｃｈＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＳＡ），克服 了
ＧＳＡ探索能力弱的缺点。算例验证表明，在制造服
务解空间不规律和数量多的情况下，该算法相比传

统的智能优化算法具有更高的收敛性和准确性。

１　多层次制造服务及组合优选评估
建模

１．１　制造服务多层次特点
云制造过程的服务种类多、异构性强，同时不

同用户提出的制造任务差异也很大。举例说明，

如图１所示，机床用户提出的制造任务是机床整
体任务，机床生产厂商提出的制造任务可能是机

床箱体任务，而变速箱厂商提出的制造任务是箱

体里传动齿轮的齿轮工序任务。对于机床整体任

务，服务平台应匹配设计、工艺、制造、维修整个流

程服务；对于机床箱体任务，平台应匹配机加、装

配等制造功能服务；而对于齿轮工序任务来说，平

台只需匹配满足磨削加工的设备、软件和操作质

检人员等制造资源服务。由图中的例子可以看

出，不同层次制造任务的组合优选过程需匹配对

应层次的制造服务。

从制造任务角度分析，提出制造任务的用户

可能是终端消费者也可能是生产制造环节的中间

生产企业，中间生产企业相对其上游企业而言又

变成了用户。从制造服务角度分析，通常一个产

品的制造周期包含设计、工艺、制造、维护等环节，

其中制造环节又可细分为机加、下料、热处理、铸

造、装配等工艺环节，而机加工艺环节可再细分为

车、铣、磨、钳等工序环节。由此可见，不同类型用

户提出的制造任务和不同粒度的制造服务都具有

多层次的特点。本文引入多层次划分方法对制造

服务进行描述和建模，根据制造服务所包含的资

源和功能粒度，将服务细分为资源服务、功能服务

和流程服务３个层次，从而更准确地描述服务和

图 １　制造任务和服务多层次特点
Ｆｉｇ．１　Ｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ

ｔａｓｋｓａｎｄｓｅｒｖｉｃｅｓ

匹配不同类型用户的任务需求。经过多层次划分

后，制造服务的建模和组合优选过程如图２所示。
从图２可以看出，用户在应用层输入制造任

务，云服务平台按照一定的智能组合优选算法在

不同层次服务间迭代搜索并组合服务，然后将最

优的服务集合输出给用户，最优服务集合往往是

多个层次服务的合集。

图 ２　多层次服务建模和组合优选过程
Ｆｉｇ．２　Ｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｓｅｒｖｉｃｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ

ｏｐｔｉｍａｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

１．２　多层次制造服务建模
基于多层次制造服务划分方法，本文分别对

各层制造服务进行描述和建模，然后从服务质量

评估的角度，构建多层次制造服务组合优选的质

量评估模型。

定义１　资源服务是指由完成单元功能的制
造资源所发布成的服务，比如一台加工中心、一名

操作人员等。资源服务 ＲＳ满足：

ＲＳ ＝｛ｒ
ｈ
ｓ，ｒ

ｓ
ｓ，ｒ

ｐ
ｓ｝ （１）

式中：ｒｈｓ、ｒ
ｓ
ｓ和 ｒ

ｐ
ｓ分别表示硬件资源服务、软件资

源服务和人力资源服务。

定义２　功能服务是指由具有关联关系的多
个资源服务封装发布成的服务。比如车铣加工服

务是由加工中心、编程软件和设备操作员封装而

成，各资源服务之间具有约束关联关系。功能服

务 ＦＳ满足：

ＦＳ ＝∑
ｎ

ｌ＝１
ＲＳｌ＋∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
Ｒｉｊ （２）

式中：Ｒｉｊ表示资源服务间的关联关系；ｎ为功能服
务包含资源服务的数量。

定义３　流程服务是由多个功能服务按照一
定的执行顺序连接后封装发布成的服务。流程服

务往往能完成一个相对完整的制造流程，比如质

量处理流程、外协流程等。流程服务 ＰＳ是由功能

９９３１
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服务和执行顺序所形成的一个有向无环图，如

图３所示。
图３中，圆圈 ＶＦＳ为流程服务顶点，该顶点是

一个功能服务，带箭头的线 ＥＦＳ是流程服务顶点
间的方向矢量，表示功能服务间执行的顺序。流

程服务可转换为功能服务和资源服务的组合，

满足：

ＰＳ ＝∑
ｍ′

ｉ＝１
ＦＳｉ ＝∑

ｍ′

ｉ＝１
∑
ｌ′

ｊ＝１
ＲＳ
ｊ

ｉ
（３）

式中：ｍ′和 ｌ′分别为流程服务包含功能服务的数
量和功能服务包含资源服务的数量，０＜ｍ′≤
ｍ，０＜ｌ′≤ｌ。

图 ３　流程服务有向无环图
Ｆｉｇ．３　Ｄｉｒｅｃｔｅｄａｃｙｃｌｉｃｇｒａｐｈｏｆｐｒｏｃｅｓｓｓｅｒｖｉｃｅｓ

１．３　制造服务组合优选评估建模

假定用户输入的制造任务集为 Ｔ＝｛Ｔ１，
Ｔ２，…，ＴＮ｝，其中 Ｔｉ（１≤ｉ≤Ｎ）为制造任务集 Ｔ中
第 ｉ个子任务，平台里的制造服务集为 Ｓ＝｛Ｓ１，
Ｓ２，…，ＳＭ｝。制造服务的组合优选问题就是从服
务集 Ｓ中搜索匹配出能完成任务Ｔ的最佳服务组
合，保证该组合的质量评估结果最优。

根据多层次服务划分理论，制造服务集可表

示为 Ｓ＝｛ＲＳ，ＦＳ，ＰＳ｝，则制造服务集 Ｓ中所包含
的各层服务可表示为

ＲＳ ＝｛ｒｓ１，ｒｓ２，…，ｒｓｊ，…，ｒｓｌ｝　０≤ ｌ≤ Ｍ

ＦＳ ＝｛ｆｓ１，ｆｓ２，…，ｆｓｊ，…，ｆｓｍ｝ ０≤ ｍ≤ Ｍ

ＰＳ ＝｛ｐｓ１，ｐｓ２，…，ｐｓｊ，…，ｐｓｎ｝ ０≤ ｎ≤
{

Ｍ

（４）

式中：ｌ、ｍ和 ｎ分别为制造服务集 Ｓ所包含的资
源服务、功能服务和流程服务的数量；Ｍ为服务
的总数量。

从服务质量评估的角度构建多层服务的评估

模型，本文考虑的评估指标包含３个：服务执行时
间 ＳＴ、服务花费成本ＳＣ和服务用户评价ＳＥ。服务
执行时间 ＳＴ是指优选服务完成制造任务所使用
的时间总和，包括服务执行的时间和服务之间转

换的时间；服务花费成本 ＳＣ是指优选服务完成制
造任务所消耗的成本总和；服务用户评价 ＳＥ是指
优选服务在完成制造任务后用户对该服务的综合

评价。３个评估指标的质量评估函数如表 １所
示，ｒ为服务转换时间与执行时间的比值。

表 １　多层次服务的质量评估函数

Ｔａｂｌｅ１　ＱｏＳｆｕｎｃｔｉｏｎｓｆｏｒｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｓｅｒｖｉｃｅｓ

评估指标 质量评估函数

ＳＴ ＳＴ ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
（１＋ｒ）ＳｉＴ

ＳＣ ＳＣ ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
ＳｉＣ

ＳＥ ＳＥ ＝∏
Ｍ

ｉ＝１
ＳｉＥ

　　各层服务考虑执行时间、花费成本和用户评
价指标后的质量评估函数分别为

Ｑ（ＲＳ）＝（ＳＴ（ＲＳ），ＳＣ（ＲＳ），Ｓ
－１
Ｅ（ＲＳ））

Ｑ（ＦＳ）＝（ＳＴ（ＦＳ），ＳＣ（ＦＳ），Ｓ
－１Ｅ（ＦＳ））

Ｑ（ＰＳ）＝（ＳＴ（ＰＳ），ＳＣ（ＰＳ），Ｓ
－１
Ｅ（ＰＳ










））

（５）

制造服务集 Ｓ是多层服务的合集，Ｓ的总适
应度值表示为各层服务质量评估函数的加权求

和，即

Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓ）＝αＱ（ＲＳ）＋βＱ（ＦＳ）＋γＱ（ＰＳ）（６）

式中：α、β和 γ为各层服务的权重因子，本文考虑
多层次制造服务可相互转换特点，权重因子的取

值采用各层服务的数量占比进行计算。根据多层

服务模型定义将各层服务都转换为资源服务，权

重因子的计算公式为

α＝ ｌ

ｌ＋∑
ｍ

ｉ＝１
ｌ′ｉ＋∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｍ

ｊ＝１
ｌ″ｉｊ

β＝
∑
ｍ

ｉ＝１
ｌ′ｉ

ｌ＋∑
ｍ

ｉ＝１
ｌ′ｉ＋∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｍ

ｊ＝１
ｌ″ｉｊ

γ＝
∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｍ

ｊ＝１
ｌ″ｉｊ

ｌ＋∑
ｍ

ｉ＝１
ｌ′ｉ＋∑

ｎ

ｉ＝１
∑
ｍ

ｊ＝１
ｌ″























ｉｊ

（７）

其中：ｌ′ｉ为第ｉ个功能服务所包含资源服务的数量；
ｌ″ｉｊ为第ｉｊ个流程服务所包含的资源服务的数量。

２　多层次制造服务组合优选方法

多层次制造服务的组合优选是一个复杂的多

目标优化问题，由于制造服务往往是不连续的，服

务组合的帕累托最优解一般很难在较短的时间内

获得。与传统优化算法相比较，ＧＳＡ在收敛速度
和收敛精度上都体现出明显优势，但它的不足是容

００４１
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易早熟和收敛停滞
［１４］
。为克服 ＧＳＡ易陷入局部

最优的缺点，本文将小生境的拥挤度算子和适应值

共享技术引入，提出一种基于小生境的 ＮＧＳＡ。
具体来说，ＮＧＳＡ从 ３个方面对 ＧＳＡ进行改

进：种群初始化采用轮盘赌选择法进行筛选、组合

优选过程引入拥挤度因子和适应值共享策略、多

层服务模型之间增加层间映射迁移机制。

２．１　种群初始化
初始化过程包括种群编码和适应度值计算。

为提高多层次制造服务描述的简便性，本文选用

实数编码，编码维度代表任务维度，编码值代表匹

配的服务值。

为尽量选择较优的个体，在种群初始化过程

增加轮盘赌选择法，根据式（６）计算个体的适应
度值，再根据式（８）计算个体被选中的概率，按照
计算概率来选择个体。

Ｐ（Ｓｉ）＝
Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）

∑
ｎ

ｉ＝１
Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）

（８）

式中：Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）为 个 体 Ｓｉ 的 适 应 度 值；

∑
ｎ

ｉ＝１
Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）为所有个体的适应度值总和。可

以看出，适应度值越高的个体被选入种群的概率

越高，从而提高初始种群的质量。

２．２　拥挤度因子和适应度值共享
一方面，ＧＳＡ主要考虑粒子的质量和粒子之

间的距离，ＧＳＡ中吸引概率 ＡＰ主要考虑质量因子
ＭＦ，质量因子的计算公式为

ＭＦｉ ＝
ｅｘｐ［０．１（Ｓｊ－Ｓｉ）］

∑
Ｎ

ｊ＝１
ｅｘｐ［０．１（Ｓｊ－Ｓｉ）］

（９）

然而在多层次制造服务的组合优选问题上，

服务分布的稀疏度也是影响选择的重要因素。本

文引入小生境技术里的拥挤度因子 ＣＦ，拥挤度因
子 ＣＦ的计算方法是找出距离粒子 ｉ最近的２个粒
子 ｉ－１和 ｉ＋１，计算前后 ２个粒子目标函数的
差，即为粒子 ｉ的拥挤度值，如式（１０）所示，第一
个和最后一个粒子的拥挤度因子为无穷大。

ＣＦｉ ＝∑
ｍ

ｊ＝１
（ｆｉ＋１ｊ －ｆ

ｉ－１
ｊ ） （１０）

式中：ｆｉ＋１ｊ 和 ｆ
ｉ－１
ｊ 分别表示距离粒子 ｉ最近的两个

粒子 ｉ＋１和 ｉ－１的目标函数值，两者差的绝对值
表示粒子 ｉ所处前后空间拥挤度值的大小，ｊ表示
粒子的维度，对 ｊ维度求和获得粒子 ｉ在目标函数
ｆ下的拥挤度值。

算法的总吸引概率算子是综合考虑质量因子

ＭＦ和拥挤度因子 ＣＦ，即

ＡＰｉ ＝ｒ１ＭＦｉ＋ｒ２ＣＦｉ　　ｒ１＋ｒ２ ＝１ （１１）

式中：ｒ１和 ｒ２分别为 ２个因子的权重。ｒ１越大，

表示对质量的依赖性越强；ｒ２越大，表示对拥挤度
的依赖性越强。为维持 ＧＳＡ对质量的依赖度，本
文以质量依赖为主，拥挤度依赖为辅，因此取 ｒ１＝
０．６，ｒ２＝０．４。

另一方面，为改善 ＧＳＡ在多层次服务组合优
选中易陷入局部最优的问题，本文引入小生境的

适应值共享技术，当搜索陷入局部最优时，将种群

划分为两部分，其中一部分继续沿着局部进行优

化搜索，另一部分则通过定义适应值共享函数，通

过改变共享区域内粒子的适应度值，促使粒子逸

出，从而跳出局部最优。

引入适应值共享函数，采用海明距离对粒子

间的相似度进行度量，将每次迭代结果中的适应

度峰值数据视为资源，该资源由峰值周围的粒子

所共享。设定 ｕ次迭代结果集里的峰值集合为
Ｓｂｅｓｔ＝｛Ｓｂｅｓｔ１，Ｓｂｅｓｔ２，…，Ｓｂｅｓｔｗ｝，共享区的半径为 Ｒ，

则 Ｓｉ到 Ｓｂｅｓｔｊ（１≤ｊ≤ｗ）的距离用 ｈｄｉ表示，满足：
ｈｄｉ＝ Ｓｉ－Ｓｂｅｓｔｊ，其中１≤ｉ≤ｎ，１≤ｊ≤ｗ，若 ｈｄｉ＜
Ｒ，说明该粒子处在共享区内，其适应度值为

Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）ｎｅｗ ＝
Ａ

Ｋｉ（ｄｉ）
Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）　１≤ ｉ≤ ｕｎ

（１２）

式中：Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）ｎｅｗ为粒子 Ｓｉ调整后的适应度值；
Ａ为调整系数，调整系数根据种群数量多少和稀
疏度确定；Ｋｉ（ｄｉ）为距离系数。假设 Ｓｂｅｓｔｊ共享区
内共有 ｘ个粒子，则 Ｋｉ（ｄｉ）等于该粒子到峰值的
距离与共享区内所有粒子到峰值距离和的比值，

计算式为

Ｋｉ（ｄｉ）＝
ｈｄｉ

∑
ｘ

ｏ＝１
Ｓｏ－Ｓｂｅｓｔｊ

（１３）

可以看出，粒子 Ｓｉ距离峰值 Ｓｂｅｓｔｊ越近，种群
越拥挤（ｍ越大），则 Ｋｉ（ｄｉ）越小，调整后的适应
度值 Ｆｉｔｎｅｓｓ（Ｓｉ）ｎｅｗ就会增大越多，因此越容易跳
出局部最优区间，逸出到新的搜索范围。

２．３　层间映射迁移
根据本文对制造服务多层次的划分理论，组

合优选的结果往往是多层服务的合集。多层次服

务的搜索组合流程如图 ４所示，不同层次服务内
部并发执行搜索。设定服务组合的适应度阈值

Ｅｏ，服务层次内部迭代得到的最优适应度值与Ｅｏ
比较，若大于 Ｅｏ，则输出最优服务组合；反之若小
于 Ｅｏ，说明该服务层次内部匹配度不能满足临界
值需求，此时进行不同层次服务间的映射迁移，通

１０４１
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图 ４　ＮＧＳＡ层间迁移流程图
Ｆｉｇ．４　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｎｔｅｒｌａｙｅｒｍｉｇｒａｔｉｏｎｏｆＮＧＳＡ

过改变寻优的服务层次来提高匹配度值，最终输

出多个层次服务的最优组合集。

ＮＧＳＡ主要初始化的参数是种群个数、引力
常数、适应值共享半径、适应度调整系数、层间映

射迁移阈值和各层服务评估模型权重值，算法的

终止条件是迭代搜索服务组合的适应度值大于等

于适应度阈值 Ｅｏ。算法的流程如下：
１）初始参数，随机生成各层服务种群，对个

体进行实数编码。

２）调用式（６）计算个体的适应度值，采用轮盘
赌选择法从种群中选取Ｎ个体组成初始种群集。

３）循环Ｎ个服务个体，计算总吸引概率算子
ＡＰ＝０．６ＭＦ＋０．４ＣＦ，根据总吸引概率算子计算个
体之间的引力值、加速度和位置。

４）每次迭代后，对Ｎ个体的适应度值进行大
小排序，取适应度值前 Ｐ个体视为资源，计算其
他个体与 Ｐ个资源之间的海明距离并与共享半
径 Ｒ比较，若小于Ｒ，计算距离系数Ｋｉ（ｄｉ）并则根
据式（１２）修改该个体适应度值，反之不变。

５）各层服务迭代结束后，最优解适应度值与
阈值 Ｅｏ比较，若小于 Ｅｏ，则转步骤 ６）；若大于
Ｅｏ，则转步骤７）。

６）层间服务迁移，并转步骤２）。
７）输出最优服务组合。

３　算例验证
本文选用串并混合连接的有向无环图任务流

程为验证场景，任务集分别包含１０个任务和

３０个任务，任务的候选服务集分包含 １００服务和
５００服务２种情况考虑，多层服务的初始值随机
产生，数据的范围区间选为［１，１０００］。本文验证
过程所选取的各层服务转换完的数量相同，因此

各层服务质量模型的权重取相同值，即 α＝β＝
γ＝１／３。算法采用 ＭＡＴＬＡＢＲ２０１７ａ编程，在
２．６０ＧＨｚ处理器的 ６４位 Ｗｉｎｄｏｗｓ７操作系统下
进行。

选择传统智能优化算法中的 ＧＡ和 ＰＳＯ作为
比较算法。对于优化算法中关键参数的取值，相

关学者进行了大量实验研究并给出了参数取值的

最优建议
［１５１６］

。本文基于参数的建议值，并结合

所研究的多层次制造服务组合优选场景特点，来

确定本算例验证的参数取值。ＧＡ考虑交叉算子
和变异算子，算子概率值分别取 ０．８和 ０．２；ＰＳＯ
采用全局极值法，惯性权重和速度取值范围分别

设定为［０．５，０．９］和［－５，５］，个体速度和全局速
度的加速系数都设为 １．６；ＮＧＳＡ中，引力常数 Ｇ０
设为１００，适应值共享半径 Ｒ选为１０，适应度调整
系数 Ａ设为８，层间映射迁移阈值 Ｅｏ设为５０。各
算法经过１００次迭代后，适应度值和迭代时间被
记录下来。

从图５的仿真对比结果可以看出，ＮＧＳＡ的
收敛速度和平均适应度值都优于 ＧＡ和 ＰＳＯ。理
论上分析，ＧＡ主要通过交叉算子和变异算子来
保持种群的多样性，而在制造服务数量多且不规

律的情况下，ＧＡ易将种群限制在相对较小的搜
索范围内，不易得到全局最优解。ＰＳＯ在连续性
的优化问题中表现出较好的性能，但在制造服务

组合优选场景中，服务模型本身是离散描述的且

异构性强，ＰＳＯ的收敛速度会明显变慢。ＮＧＳＡ
将小生境技术引入 ＧＳＡ，有效平衡了开发能力和
探索能力，在搜索陷入局部最优时能快速跳出局

部范围，在更全局的范围内获得最优解。

从表２的搜索时间角度看，当输入制造任务
数量较少的情况下，ＮＧＳＡ的平均迭代时间高于
ＧＡ，低于 ＰＳＯ；而当输入任务逐渐增多时，ＮＧＳＡ
的平均迭代时间明显低于 ＧＡ和 ＰＳＯ。理论上分
析，在制造任务少的情况下，任务和服务的组合优

选空间集也较小，ＧＡ和 ＰＳＯ都可以进行快速迭
代；而在组合优选空间集变大的情况下，ＮＧＳＡ更
能快速在不同小生境间迁移进化找到最优解，且

迭代时间明显少于 ＧＡ和 ＰＳＯ。制造服务候选集
越大，输入的制造任务越多，ＮＧＳＡ的优势就体现
得越明显。

２０４１
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　第 ７期 丁涛，等：一种多层次制造服务建模和组合优选方法

图 ５　三种智能算法的迭代趋势
Ｆｉｇ．５　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｔｒｅｎｄｏｆｔｈｒｅｅｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

表 ２　三种智能算法的时间性能
Ｔａｂｌｅ２　Ｔｉｍｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｒｅｅ

ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

任务集／
服务集

算法
最优

适应度

最差

适应度

平均

适应度

平均迭代

时间／ｍｓ

１０任务／
１００服务

ＮＧＳＡ １００．００２ ７５．０３７５ ９６．１８１ ３１．４８
ＧＡ ９９．９９４２ １７．６０４３ ８２．１７１１ ２３．１２
ＰＳＯ １００．００２ ６５．２５０３ ９３．２８９５ ４５．２４

１０任务／
５００服务

ＮＧＳＡ １００．００３ ７８．２１７２ ９６．０５６７ ４３．９７
ＧＡ １０１．１４６ １７．９８８７２ ８２．０１６４ ３７．６
ＰＳＯ １００．００４ ６８．７６２ ９４．０６３９ ５１．７

３０任务／
１００服务

ＮＧＳＡ １９９．９８５ １６７．４８５　 １９０．４１６　 ７５．６　
ＧＡ １９９．９８１ ５９．１７９ １６８．２３ ７８．０８
ＰＳＯ ２００．００１ １４０．６９１ １８７．５８ １０９．０３

３０任务／
５００服务

ＮＧＳＡ ２００　　 １４６．３４２　 １９３．０４８　 ９９．４　
ＧＡ ２０３．２２８ １９．７３４３ １６５．１２７ １１４．８８
ＰＳＯ ２００．００２ １４３．１８３　 １８６．９４４ １５８．１２

４　结　论
１）本文在详细阐述制造任务和制造服务多

层次特点的基础上，从多层次的角度对制造服务

进行描述和建模，分别给出资源服务、功能服务和

流程服务３个不同层次服务的模型。然后从服务
组合优选角度，选取服务执行时间、服务花费成本

和服务用户评价 ３个质量评估指标，构建多层次
服务组合优选的评估模型。

２）基于多层次制造服务模型和组合优选评
估模型，本文提出一种基于小生境的 ＮＧＳＡ。该
算法引入小生境的拥挤度因子和适应值共享技

术，一方面把拥挤度因子纳入到吸引力概率因子

统一考虑，另一方面通过调整小生境内共享个体

的适应度值，使组合优选过程能及时跳出局部搜

索范围，进入到全局搜索从而得到最优解，有效提

升了算法的收敛性和准确性。通过与传统 ＧＡ、
ＰＳＯ进行仿真对比，结果表明 ＮＧＳＡ在收敛速度、
收敛时间上都具有明显的优势，从而验证了 ＮＧ
ＳＡ在解决制造服务组合优选问题上的合理性和
有效性。
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　第 ７期 丁涛，等：一种多层次制造服务建模和组合优选方法
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基于信道复用方法的 ＧＮＳＳ共视信号模拟
李博闻

１，２，蔚保国
１，张波

２，，韩华
１，宋伟

２，吴迪
２

（１．卫星导航系统与装备技术国家重点实验室，石家庄 ０５００００；　２．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：全球导航卫星系统（ＧＮＳＳ）共视（ＣＶ）技术应用中需要对 ＧＮＳＳ共视信号进
行模拟仿真，可以降低对共视接收机和共视算法进行测试过程中的成本。为此，提出了一种基

于信道复用方法的ＧＮＳＳ共视信号的双路信号模拟方法。首先，对ＧＮＳＳ共视技术原理进行了
分析。然后，根据 ＧＮＳＳ直射信号的模拟思路，设计了基于 ＧＮＳＳ直射信号模拟器的 ＧＮＳＳ共
视信号模拟方法，对共视信号传播过程中可能产生的误差进行了分析。最后，对零基线、短基

线、长基线３种场景下仿真的共视信号，以及实场采集的试验数据进行了验证分析。验证的结
果表明，仿真的 ＧＮＳＳ共视信号定位准确，定位精度在米级；共视比对结果均方根值（ＲＭＳ）精
度优于１２ｎｓ，可以进行共视法时间传递，证明了提出的共视信号模拟方法能够有效地用于
ＧＮＳＳ共视信号生成。对 ＧＮＳＳ共视信号模拟器、共视接收机的研制和共视算法的研究具有一
定的理论参考意义和实际应用价值。

关　键　词：全球导航卫星系统 （ＧＮＳＳ）；共视（ＣＶ）信号；时间传递；模拟仿真；实场
试验

中图分类号：ＴＮ９６７．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４０６０９

　　全球导航卫星系统 （ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌ
ｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）共视（ＣｏｍｍｏｎＶｉｅｗ，ＣＶ）法是
一种准确度较高的时间比对方法。自１９８０年 Ａｌ
ｌａｎ和 Ｗｅｉｓｓ在国际频控年会上首次提出 ＧＰＳ共
视法时间传递的概念以来

［１］
，由于该技术具有精

度高和简便易行的特点，其研究和应用发展很快，

成为国际上流行的远距离时间频率传递技术，是

目前时间频率远距离量值传递的主要工具

之一
［２］
。

１９８５年，ＧＰＳ共视技术正式应用于远距离时
间比对

［３］
。自此以后，国内外学者对 ＧＮＳＳ共视

技术投入了很多精力进行研究，并开展了多次不

同基线试验，取得了大量的研究成果
［４７］
。由于

ＧＮＳＳ共视法的许多试验对试验场地有着十分苛
刻的要求，如共视技术长基线试验需要两台接收

机相距 ５０ｋｍ以上，需要耗费巨大的人力物力。
此外，受到天气等各种复杂环境影响，使得试验的

可重复性较差。因此，开展 ＧＮＳＳ共视信号模拟
仿真的研究和测试迫在眉睫，有助于推动 ＧＮＳＳ
共视接收机算法的研究。ＧＮＳＳ共视信号模拟仿
真技术可以在实验室环境中测试不同基线状态下

各误差对信号的影响，从而为共视信号接收机的

研发与测试提供一个可靠、稳定、准确和易用的仿

真环境，以检验其功能和性能指标是否满足研制

要求，大大减少了 ＧＮＳＳ共视接收机研制测试过
程中的成本。

目前，国内外对于卫星导航信号的模拟仿真

已经趋于成熟，各类商用软硬件模拟器在科研和

工程等领域应用十分广泛。但是，国内外对于

ＧＮＳＳ共视信号模拟仿真技术的研究并不完善，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907015&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2OXl1U1oyS3J2cTRwT29FcUZJWUp1Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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可以检索到的相关文献十分稀少，模拟方法和模

型设计还在探索之中。本文根据 ＧＮＳＳ共视法相
关原理，设计了简易可行的基于信道复用方法的

ＧＮＳＳ共视信号模拟仿真方法，利用设计的软件
进行共视信号仿真和实场测试验证，并对结果进

行分析和评估。

１　ＧＮＳＳ共视技术原理

近年来，随着国防和空间技术的发展，对高精

度时间传递提出了更高的要求。特别是同步数字

体系 （ＳｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓＤｉｇｉｔａｌＨｉｅｒａｒｃｈｙ，ＳＤＨ）通信网
的时间同步，以及空中目标的探测和拦截，对时间

传递精度要求达 ｎｓ量级。在现有的远距离无线
时间传递技术中，传递精度较高的方法主要是

ＧＮＳＳ共视、ＧＮＳＳ全视（ＡｌｌｉｎＶｉｅｗ，ＡＶ）、双向卫
星时间频率比对（ＴｗｏＷａｙＳａｔｅｌｌｉｔｅＴｉｍｅａｎｄＦｒｅ
ｑｕｅｎｃｙＴｒａｎｓｆｅｒ，ＴＷＳＴＦＴ）及 ＧＰＳ精确点定位
（ＰｒｅｃｉｓｅＰｏｉｎｔＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ，ＰＰＰ）技术等［８］

。其中，

ＧＮＳＳ共视技术用于测量位于不同地方的 ２个频
率源。与其他时间传递技术相比，共视技术具有

设备简单、经济成本低、精度高等优点，并且该方

法可应用于具有转发授时信号功能的通信卫星，

通信卫星提供授时信号源的同时，也具有广播授

时数据的功能
［８］
。在测量过程中，每个地方各有

１个频率源和１台共视接收机。共视接收机测量
本地频率源与 ＧＮＳＳ信号，并保存测量结果。经
过一段时间的测量后，汇总两地的测量数据，经

数据处理后得到两地频率源的比较结果。

ＧＮＳＳ共视信号是指经由某一颗卫星 ｋ发射，

两站接收机天线同时接收的两路信号
［９］
，如图 １

所示。共视法利用了星钟误差、星历误差、电离层

延迟和对流层延迟的空间相关性和时间相关性的

图 １　ＧＮＳＳ共视信号传播示意图
Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ

特点，对双路输出的信号进行时间比对。星钟误

差与用户 Ｎ到基准站 Ｍ的距离（基线）无关，可
以完全消除。而电离层延迟误差、对流层延迟误

差和星历误差与用户 Ｎ到基准站 Ｍ的基线长度
有关，基线越短，相关性越强，抵消程度越大。从

而可消除或部分消除 ２个接收站之间共有的误
差，提高了测量精度。ＧＮＳＳ共视信号可以充分
满足零基线、短基线和长基线等条件下比对两地

接收站对于授时精度的要求，在国家之间或地域

性的时间校正中具有重要的工程应用价值
［１０］
。

在时刻 ｔ，卫星 ｋ到 Ｍ、Ｎ两站的几何距离分
别为 ｒｋＭ、ｒｋＮ，若设卫星 ｋ的位置为（ｘ（ｋ），ｙ（ｋ），
ｚ（ｋ）），Ｍ站接收机位置为（ｘＭ，ｙＭ，ｚＭ），Ｎ站接收
机位置为（ｘＮ，ｙＮ，ｚＮ），则
ｒｋＭ＝

　　 （ｘ（ｋ）－ｘＭ）
２＋（ｙ（ｋ）－ｙＭ）

２＋（ｚ（ｋ）－ｚＭ）槡
２

（１）
ｒｋＮ＝

　　 （ｘ（ｋ）－ｘＮ）
２＋（ｙ（ｋ）－ｙＮ）

２＋（ｚ（ｋ）－ｚＮ）槡
２

（２）
令 Ｍ、Ｎ两站接收机在时刻 ｔ观测到卫星 ｋ

的伪距分别为 ρｋＭ和 ρｋＮ，那么有
ρｋＭ －ｒｋＭ ＝ｃδｔＭ －ｃδｔ

（ｋ） ＋εＴｒｏ，ｋＭ ＋εＩｏｎ，ｋＭ ＋ΔｋＭ
（３）

ρｋＮ －ｒｋＮ ＝ｃδｔＮ －ｃδｔ
（ｋ） ＋εＴｒｏ，ｋＮ ＋εＩｏｎ，ｋＮ ＋ΔｋＮ

（４）
式中：ｃ为光速；δｔＭ 和 δｔＮ分别为 Ｍ、Ｎ两站的接
收机钟差；δｔ（ｋ）为 ＧＮＳＳ系统时间与星钟的偏差；
εＴｒｏ，ｋＭ和 εＴｒｏ，ｋＮ分别为 Ｍ、Ｎ两站的对流层延迟误
差；εＩｏｎ，ｋＭ和 εＩｏｎ，ｋＮ分别为 Ｍ、Ｎ两站的电离层延迟
误差；ΔｋＭ和 ΔｋＮ分别为 Ｍ、Ｎ两站的其他误差。

再对两站观测的结果进行数据通信和计算处

理，得到两站接收机时钟的相对偏差为

δｔＭ－δｔＮ＝
（ρｋＭ－ρｋＮ）－（ｒｋＭ－ｒｋＮ）－（εＴｒｏ，ｋＭ－εＴｒｏ，ｋＮ）

ｃ
＋

　　
－（εＩｏｎ，ｋＭ－εＩｏｎ，ｋＮ）－（ΔｋＭ－ΔｋＮ）

ｃ
（５）

由式（５）容易得出，ＧＮＳＳ共视信号可以完全
将系统时间与星钟的偏差 δｔ（ｋ）抵消。当两站距
离较短时，ＧＮＳＳ共视信号还可以抵消大部分对
流层延迟误差和电离层延迟误差。当两站进行零

基线测试时，ＧＮＳＳ共视信号还可以抵消全部对
流层延迟误差和电离层延迟误差及其他误差，此

时有

δｔＭ －δｔＮ ＝
（ρｋＭ －ρｋＮ）－（ｒｋＭ －ｒｋＮ）

ｃ
＝０ （６）
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对于 ＧＮＳＳ共视接收处理，可以分为 ３种情
况：零基线、短基线和长基线。零基线共钟配置

下，信号从卫星到两接收机天线路径中受到传播

路径误差的影响相同，两台接收机由相同可见星

得到的时差数据的差值反应了系统的性能，其误

差主要受两台接收机的内部噪声和时延变化的影

响。短基线一般 ２个共视接收机相距几十公里，
相比零基线的情况，信号受空间传播的路径误差

影响。长基线则２个共视接收机相距几百公里以
上，共视结果受两站钟的影响较大。

２　ＧＮＳＳ共视信号模拟方法设计
２．１　ＧＮＳＳ共视信号模拟

为了对 ＧＮＳＳ共视信号进行模拟仿真，必须
建立不同基线状态下的 ＧＮＳＳ共视信号模型。当
前，成熟的软件 ＧＮＳＳ直射信号模拟仿真大都基
于传统的 ＭＡＴＬＡＢ、Ｃ／Ｃ＋＋语言实现，而 ＧＮＳＳ
共视信号的模拟仿真则可以在直射信号模拟器的

基础上利用信道复用的方法进行实现。

利用 ＧＮＳＳ直射信号模拟器来完成 ＧＮＳＳ共
视信号的模拟仿真，一个很大的不同在于 ＧＮＳＳ
直射信号模拟器只产生一路信号，在时间传递角

度可以作为单向授时，如图２所示。而模拟 ＧＮＳＳ
共视信号时，必须仿真产生两路信号，分别到达

２个接收机。因此，需要在直射信号模拟器的基
础上进行第２路共视信号的信道复用，保证仿真
时刻相同，同时模拟仿真出两路信号，分别作为到

达接收机 Ｍ和接收机 Ｎ的信号，即模拟仿真的共
视信号。

在信号产生的过程中，多普勒对卫星信号状

态的影响直接反映在延时上，对于载波，已将多普

勒加入到频率上，故而在载波表达式上没有在时

间上加上延时项。对于数字中频信号，经接收机

图 ２　单向授时原理示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｎｅｗａｙｔｉｍｅｔｒａｎｓｆｅｒ

射频前端（下变频）、滤波、放大之后的模拟中频

信号可以表示为
［１１］

ＳＩＦ（ｔ）＝ＡＩＦ（ｔ）Ｄ（ｔ－τ（ｔ））Ｃ（ｔ－
　　τ（ｔ））ｃｏｓ（２π（ｆＩＦ＋ｆｄ）ｔ＋φ０） （７）
式中：ＡＩＦ（ｔ）为模拟信号的幅度电平；Ｄ（ｔ－τ（ｔ））
为调制的导航电文；Ｃ（ｔ－τ（ｔ））为伪噪声序列
码；τ（ｔ）为伪噪声序列码的信号传播延时；ｆＩＦ为下
变频后的载波频率；ｆｄ为多普勒频移；φ０为载波
的初始相位。

为满足共视法要求，即要保证信号接收时刻

在同一时刻，则再给每个卫星的发射时刻增加一

个时间延迟 Δｔ（此 Δｔ可正可负）。则另一路共视
信号可以表示为

Ｓ′ＩＦ（ｔ）＝ＡＩＦ（ｔ）Ｄ（ｔ－τ（ｔ）－Δｔ）Ｃ（ｔ－τ（ｔ）－
　　Δｔ）ｃｏｓ（２π（ｆＩＦ＋ｆ′ｄ）ｔ＋φ′０） （８）

在 ＧＮＳＳ共视信号模拟仿真的过程中，首先
根据输入参数进行各类导航信息的计算，经过两

路通道生成两路信号，在此基础上添加星历误差、

电离层延迟、对流层延迟等路径误差，再分别经过

采样、量化和编码得到数字中频信号，这样可以送

入接收机进行计算处理。ＧＮＳＳ共视信号的模拟
仿真流程设计如图３所示。

图 ３　ＧＮＳＳ共视信号模拟仿真流程设计框图
Ｆｉｇ．３　ＤｅｓｉｇｎｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

２．２　ＧＮＳＳ共视信号误差模拟
对信号传播路径中各类误差的分析和仿真，

是信号仿真中必不可少的一部分。ＧＮＳＳ共视法
包含星钟误差、星历误差、电离层延迟误差、对流

８０４１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ７期 李博闻，等：基于信道复用方法的 ＧＮＳＳ共视信号模拟

层延迟误差、多普勒频移误差以及相对论效应等

误差延迟，具有空间相关性和时间相关性的特点。

下面对几种共视场景中常见的误差逐一进行

分析。

２．２．１　星钟误差模拟
星钟误差为卫星时钟与 ＧＮＳＳ系统时间的差

值。卫星钟与 ＧＮＳＳ系统时之间的误差控制在
１ｍｓ以内。地面监控站对卫星进行监测，测试卫
星时钟偏差，用如下二阶多项式对该偏差进行

修正
［１２］
：

Δｔｓｖ ＝ａｆ０＋ａｆ１（ｔ－ｔｏｃ）＋ａｆ２（ｔ－ｔｏｃ）
２－ｔＧＤ （９）

式中：Δｔｓｖ为 ＧＮＳＳ卫星钟差；ｔｏｃ为由星历文件得
到的数据块１中的参考时间；ａｆ０、ａｆ１和 ａｆ２为对应
ｔｏｃ时刻的卫星钟校正参数，分别表示时间偏差常
值、线性漂移项和老化平方项；ｔＧＤ为由星历文件
得到的群延迟误差。按式（９）修正后，由卫星时
钟造成的测距误差小于３ｍ。
２．２．２　星历误差模拟

卫星轨道近似为圆轨道，计算星历误差可将

卫星轨道当作圆轨道处理
［１３］
。在地心地固坐标

系下，设 ｔ时刻利用广播星历计算的卫星的位置
在轨道上点 Ｓ（ｘｓ，ｙｓ，ｚｓ），卫星的实际位置在 Ｓ′
处，其坐标为（ｘｓ′，ｙｓ′，ｚｓ′）。用户接收机位置坐标
为（ｘｕ，ｙｕ，ｚｕ），星历误差引起的用户测距误差与
用户位置与有关，可以表示为

Δｒｅｐｈ＝ （ｘｕ－ｘｓ′）
２＋（ｙｕ－ｙｓ′）

２＋（ｚｕ－ｚｓ′）槡
２ －

　　 （ｘｕ－ｘｓ）
２＋（ｙｕ－ｙｓ）

２＋（ｚｕ－ｚｓ）槡
２

（１０）

２．２．３　电离层延迟误差模拟
电离层使得无线电波的传播方向、速度、相

位、振幅及偏振状态等发生变化。Ｋｌｏｂｕｃｈａｒ模
型

［１４］
是针对地面用户电离层修正而提出的，利用

导航电文发布的 ８个电离层参数 αｉ、βｉ（ｉ＝０，１，
２，３）计算电离层延迟误差 Δεｄｉｏｎ，单位为 ｓ。该模
型修正精度能达到 ６０％左右。电离层引起的时
延误差计算式为

εＩｏｎ＝

５×１０－９＋

　　Ａ２ｃｏｓ
２π（ｔ－５０４００）

Ａ( )
４

　 ｔ－５０４００ ＜
Ａ４
４

５×１０－９ ｔ－５０４００≥
Ａ４













４

（１１）

式中：ｔ为接收机至卫星连线与电离层交点处的
地方时（取值范围为 ０～８６４００ｓ）；Ａ２为白天电离

层延迟余弦曲线的幅度；Ａ４为余弦曲线的周期，
单位为 ｓ。
２．２．４　对流层延迟误差模拟

从地面向上到 ４０ｋｍ为对流层，对流层是非
色散介质。对流层延迟一般泛指非电离大气对电

磁波的折射，如不修正，对流层在天顶方向的延迟

约为２．４ｍ，仰角为５°时，延迟可达２５ｍ左右。对
流层延迟常用 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ模型［１５］

进行计算：

εＴｒｏ ＝
ηｄＫｄ

ｓｉｎ（Ｅ２＋６．２５）０．５
＋

ηｗＫｗ
ｓｉｎ（Ｅ２＋２．２５）０．５

Ｋｄ ＝１．５５２×１０
－５ ｐ０
Ｔｋ０
ｈｄ １－

ｈｕ
ｈ( )
ｄ

５

Ｋｗ ＝７．４６５１２×１０
－２ ｅ
Ｔ２ｋ
ｈｗ １－

ｈｕ
ｈ( )
ｗ

５

ｈｄ ＝４０１３６＋１４８．７２（Ｔｋ－２７３．１６）

ｈｗ ＝



















１１０００

（１２）

式中：Ｅ为卫星相对用户接收机的仰角；ηｄ和 ηｗ
分别为对流层干分量和湿分量修正系数；ｈｕ为用
户接收机的高度；ｈｄ为以海平面为基准的对流层
干分量的上限；ｈｗ为对流层湿分量上限；ｅ为水气
压；ｐ０为测站上大气压力；Ｔｋ为测站上的绝对温
度；Ｔｋ０为标准海平面的绝对温度。
２．２．５　多普勒频移模拟

由于 ＧＮＳＳ卫星绕地球运行，接收机与 ＧＮＳＳ

卫星之间存在着相对运动，使得接收机收到的

ＧＮＳＳ卫星信号中存在着多普勒频移［１６］
。当卫星

运行向接收机方向接近时，接收到的频率比发射

频率高，这时多普勒频移为负。当卫星运行远离

接收机时，接收到的频率比发射频率低，多普勒频

移为正。当卫星径向速度为零时，多普勒频移为

零。设接收机 Ｍ的位置坐标点为（ｘＭ，ｙＭ，ｚＭ），接
收机 Ｎ的位置坐标点为（ｘＮ，ｙＮ，ｚＮ）。ｔ时刻卫星
的位置为（ｘｓ，ｙｓ，ｚｓ），卫星的速度为（ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ），根
据卫星与接收机的相对运动，求得多普勒频移

ｆｄ１、ｆｄ２分别为

ｆｄ１＝－
ｖｘ（ｘｓ－ｘＭ）＋ｖｙ（ｙｓ－ｙＭ）＋ｖｚ（ｚｓ－ｚＭ）

（ｘｓ－ｘＭ）
２＋（ｙｓ－ｙＭ）

２＋（ｚｓ－ｚＭ）槡
２
·

　　 ｆ
ｃ
＋ａｆ１ （１３）

ｆｄ２＝－
ｖｘ（ｘｓ－ｘＮ）＋ｖｙ（ｙｓ－ｙＮ）＋ｖｚ（ｚｓ－ｚＮ）

（ｘｓ－ｘＮ）
２＋（ｙｓ－ｙＮ）

２＋（ｚｓ－ｚＮ）槡
２
·

　　 ｆ
ｃ
＋ａｆ１ （１４）
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式中：ｆ为载波频率；ａｆ１从导航星历电文中得出。
２．２．６　相对论效应误差模拟

由于卫星时钟被安置在高速运动的卫星上，

按照爱因斯坦狭义相对论的观点，会产生时间膨

胀现象。由于卫星和接收机处于不同的重力势，

根据广义相对论观点，同一台时钟放在卫星上和

放在地面会产生频差
［１７］
。这 ２种效应综合起来，

使星钟产生的频率偏差 Δｆ＝４．４４９×１０－１０ｆ。相
对论效应引起的时钟偏差为

Δｔｒ＝
２槡ａ ｕ
ｃ２
ｅ０ｓｉｎＥθ （１５）

式中：ａ为卫星椭圆轨道的长半轴；ｅ０为卫星椭圆
轨道的偏心率；Ｅθ为计算历元时刻 ｔ的偏近点角，
模拟器从星历文件获取该组轨道参数；ｕ为地球
引力常量。

３　ＧＮＳＳ共视信号仿真及试验测试
３．１　零基线共视仿真测试

对于零基线的仿真环境，将 ２个接收机设置
为零基线共钟，两地均以ＵＴＣ（ＮＴＳＣ）标准时间和
频率信号为参考输入，同时观测卫星，生成共视信

号数据文件。

仿真环境设置接收机１和２的位置均设置为

经纬高分别为经度 １１５°Ｅ，纬度 ４０°Ｎ，高度１０ｍ，
频点参数设置为采样频率 Ｆｓ为１６．３６９ＭＨｚ，中频
频率 ＩＦ为３．９９６ＭＨｚ。在各项参数配置完成之后
可以开始生成信号状态信息，在仿真软件的对应

路径下分别生成共视信号数字中频文件“ＩＦ＿Ｉ＿
Ｎ＿１．ｂｉｎ”和“ＩＦ＿Ｉ＿Ｎ＿２．ｂｉｎ”，可以直接由共视接
收机进行相关处理。

对产生的共视信号进行定位测试，两路信号

的平均定位结果均在 ３９°５９′５９．９９３８″Ｎ，１１４°５９′
５９．８８５８″Ｅ，高约 １２．１ｍ，如图 ４所示。每一路信
号的处理结果包括东向、北向和天向误差图，二维

平面定位结果，以及星空图。定位结果与仿真设

置的接收机位置基本一致，定位精度在米级，证明

产生的两路共视信号的可靠性。

选取产生的共视信号中的 ８号星进行分析，
到达 接 收 机 １的 直 射 信 号 的 星 历 误 差 为
６．９３８３１３，而 到 达 接 收 机 ２的 星 历 误 差 为
６．９３７９７１，其差值只有 ０．０００３４２，接近于 ０；对比
电离层延迟，到达接收机 １的直射信号的电离层
延迟为 ２０．０３８４０４，到达接收机 ２的电离层延迟
为２０．０３８５３０，差值为０．０００１２６，也接近于 ０。同
时，两接收机处理得到的星钟误差相同，也证明仿

真出的两路共视信号在零基线条件下的正确性。

图 ４　零基线两路共视信号处理结果对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｃｈａｎｎｅｌｓｏｆｚｅｒｏｂａｓｅｌｉｎｅ

３．２　短基线共视仿真测试
一般地，短基线的距离范围为两地相距小于

５０ｋｍ。由于经度相差 １°，在赤道上距离约为
１１１ｋｍ。根据公式：

ｄ＝πＲｘ
１８０°

ｃｏｓθ （１６）

式中：ｄ为基线距离；Ｒ为地球半径；ｘ为同一纬度

上基线经度差；θ为当地纬度。那么在某纬度线
上，经度相差１°的距离差可以求得。

接收机 １的位置设置为经纬高分别为经度
１１５°Ｅ，纬度 ４０°Ｎ，高度 １０ｍ；接收机 ２的经纬
高分别为经度 １１５．５°Ｅ，纬度 ４０°Ｎ，高度１０ｍ，
即本次短基线测试将基线设为 ４２．５２ｋｍ，进行
短基线实验。

０１４１
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同样对产生的共视信号进行定位测试，处理

结果如图５所示。
１路信号平均定位结果在 ３９°５９′５９．９９３８″Ｎ，

１１４°５９′５９．８８５８″Ｅ，高约１２．１ｍ。２路信号平均定
位结果在４０°０′０．０７０４３″Ｎ，１１５°２９′５９．８６７７″Ｅ，高
１３．２ｍ附近。定位精度在米级，与仿真条件设置
基本吻合。

短基线在同一时间段内两地 ＲＥＦＧＰＳ（实际
跟踪过程中本地钟与 ＧＰＳ时间之差，以 １ｎｓ为单

位）测试数据与两地本地卫星钟差差值测试输入

如图６所示。对差值数据求平均可以看出，短基
线状态下 ＧＮＳＳ共视时间比对测试评估两地本地
卫星钟差差值平均值为 ０．３６５ｎｓ。而为了进一步
验证，可以用均方根值 ＲＭＳ来表示。均方根值也
称有效值，对数据进行先平方、再平均、然后开方

的计算。均方根值反映的是有效值而不是平均

值，其常常具有一定的实际（物理）意义。对于本

次测试结果，其 ＲＭＳ精度值为１０．７４ｎｓ。

图 ５　短基线两路共视信号处理结果对比
Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｃｈａｎｎｅｌｓｏｆｓｈｏｒｔｂａｓｅｌｉｎｅ

图 ６　短基线两地共视卫星钟差测试对比
Ｆｉｇ．６　ＣＶｃｌｏｃｋｅｒｒｏｒｓｃｏｎｔｒａｓｔｔｅｓｔｏｆｓｈｏｒｔ

ｂａｓｅｌｉｎｅｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｌｏｃａｔｉｏｎｓ

３．３　长基线共视仿真测试
一般地，长基线的距离范围为两地相距大于

５０ｋｍ，本次长基线仿真测试将基线长度设为
１４５０ｋｍ，比对模拟的共视信号。

接收机 １的位置设置为经纬高分别为经度
１１５°Ｅ，纬度 ４０°Ｎ，高度 １０ｍ；接收机 ２的经纬高
分别为经度１０６°Ｅ，纬度３０°Ｎ，高度 ２０ｍ，即本次
长基线测试将基线长度约为 １４５０ｋｍ，进行长基
线实验。

同样对产生的共视信号进行定位测试，处理

结果如图７所示。
１路信号平均定位结果在 ４０°０′０．０５３３９″Ｎ，

１１４°５９′５９．８３３４″Ｅ，高约 １７．２ｍ。２路信号平均定
位结果在３０°０′０．０３０６４″Ｎ，１１５°５９′５９．８１１３″Ｅ，高约

２６．１ｍ附近。定位精度在米级，与仿真条件设置
基本吻合。

长基线在同一时间段内两地 ＲＥＦＧＰＳ测试数
据与两地本地卫星钟差差值测试数据如图 ８所
示，对差值数据求平均可以看出，长基线状态下

ＧＮＳＳ共视时间比对测试评估两地本地卫星钟
差差值平均值约为 ４．１９ｎｓ，ＲＭＳ精度值约为
１２．１７ｎｓ。

从３组不同基线共视时间比对结果可以看出：
基线越长，共视比对 ＲＭＳ精度值逐渐变差。这也
是由于随着基线越长，误差的相关性越弱造成的。

３．４　实场试验测试
为了进一步对设计的 ＧＮＳＳ共视信号模拟方

法和仿真软件进行验证，进行了一次零基线实场

试验。试验场景如图９所示。

实场试验场景位于北京航空航天大学国际学

院顶层楼顶，包括天线的架设与授时接收机的时

间同步测试，天线视角良好，测试期间可见星数多

于１０颗，试验通过 ＳＲ６２０时间间隔计数器对两
台授时型接收机输出的时间信息进行记录并存

储。模拟仿真和实测数据结果如图 １０所示。其
中，模拟仿真数据比对结果两地本地卫星钟差差值

平均值约为 －０．９０ｎｓ，ＲＭＳ精度值约为１０．６９ｎｓ。
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图 ７　长基线两路共视信号处理结果对比
Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔｗｏｃｈａｎｎｅｌｓｏｆｌｏｎｇｂａｓｅｌｉｎｅ

图 ８　长基线两地共视卫星钟差测试对比
Ｆｉｇ．８　ＣＶｃｌｏｃｋｅｒｒｏｒｓｃｏｎｔｒａｓｔｔｅｓｔｏｆｌｏｎｇ

ｂａｓｅｌｉｎｅｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｌｏｃａｔｉｏｎｓ

图 ９　实场试验场景
Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｃｅｎａｒｉｏｏｆｔｒｕｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

图 １０　模拟仿真和实测数据比对结果
Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｒｅｓｕｌｔｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

实测结果两地本地卫星钟差差值平均值约为

０．７９ｎｓ，ＲＭＳ精度值约为５．１１ｎｓ。实测结果与仿
真结果一致。

４　结　论
本文在分析 ＧＮＳＳ共视技术理论的基础上，

基于 ＧＮＳＳ直射信号模拟器提出了一种 ＧＮＳＳ共
视信号模拟方法。根据描述的模拟流程，对不同

基线长度进行了仿真测试，并进行了一次零基线

实场试验，结果表明：

１）提出的 ＧＮＳＳ共视信号模拟方法基于
ＧＮＳＳ直射信号模拟，架构清晰，简单易行。并加
入误差的模拟，提高信号模拟精度。模拟的两路

共视信号定位精度均达到米级，符合导航信号定

位要求。

２）仿真信号的共视比对结果 ＲＭＳ精度优于
１２ｎｓ，表明仿真的共视信号符合共视技术要求，
可以进行共视法时间传递。

３）零基线实场数据与仿真数据进行对比，在
一定程度上验证了该模拟方法的可行性和有效

性；此外，后续考虑进行短基线和长基线的实场实

验，对该模拟方法进行进一步的验证。
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卫星导航及其应用等。

韩华　男，硕士，工程师。主要研究方向：ＧＮＳＳ卫星共视技术。

宋伟　男，博士研究生。主要研究方向：卫星导航信号处理及

应用技术。

吴迪　女，硕士研究生。主要研究方向：ＧＮＳＳＲ理论与应用、

ＧＮＳＳ信号仿真。
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ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｂａｓｅｄｏｎｃｈａｎｎｅｌｍｕｌｔｉｐｌｅｘｉｎｇｍｅｔｈｏｄ
ＬＩＢｏｗｅｎ１，２，ＹＵＢａｏｇｕｏ１，ＺＨＡＮＧＢｏ２，，ＨＡＮＨｕａ１，ＳＯＮＧＷｅｉ２，ＷＵＤｉ２

（１．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍａｎｄＥｑｕｉｐｍｅｎｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５００００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）ｃｏｍｍｏｎｖｉｅｗ（ＣＶ）ｔｅｃｈｎｏｌｏ
ｇｙ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｉｓｎｅｅｄｅｄｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｃｏｓｔｏｆｔｅｓｔｉｎｇｔｈｅＣＶｒｅｃｅｉｖｅｒａｎｄｔｈｅＣＶ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｆｏｒｔｈｉｓｒｅａｓｏｎ，ａｃｈａｎｎｅｌｍｕｌｔｉｐｌｅｘｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｓｉｇｎａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．
Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＧＮＳＳＣＶｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．ＴｈｅＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ
ＧＮＳＳｄｉｒｅｃｔｓｉｇｎａｌｓｉｍｕｌａｔｏｒｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｐｏｓｓｉｂｌｅｅｒｒｏｒｓｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆＣＶｓｉｇｎａｌｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ
ｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅＣＶｓｉｇｎａｌｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｚｅｒｏｂａｓｅｌｉｎｅ，ｓｈｏｒｔｂａｓｅｌｉｎｅａｎｄｌｏｎｇｂａｓｅ
ｌｉｎｅ，ａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｃｏｌｌｅｃｔｅｄｂｙａｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｗｅｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｏｆｖｅｒ
ｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｅｄＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｉｓｌｏｃａｔｅｄａｃｃｕｒａｔｅｌｙａｎｄｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｉｓｉｎｍｅ
ｔｅｒｌｅｖｅｌ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｏｆＣＶｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅ（ＲＭＳ）ｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎ
１２ｎｓ．ＴｈｅｔｉｍｅｔｒａｎｓｆｅｒｏｆＣＶｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｅｓｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＣＶｓｉｇｎａｌｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｕｓｅｄｔｏｇｅｎｅｒａｔｅＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌ．Ｉｔｈａｓｃｅｒｔａｉｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｉｇｎｉｆｉ
ｃａｎｃｅａｎｄｐｒａｃｔｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｖａｌｕｅｆｏｒｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＧＮＳＳＣＶｓｉｇｎａｌｓｉｍｕｌａｔｏｒａｎｄＣＶｒｅｃｅｉｖｅｒａｎｄｆｏｒ
ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆＣＶａｌｇｏｒｉｔｈｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）；ｃｏｍｍｏｎｖｉｅｗ（ＣＶ）ｓｉｇｎａｌ；ｔｉｍｅｔｒａｎｓｆｅｒ；ｓｉｍｕ
ｌａｔｉｏｎ；ｒｅａｌｆｉｅｌｄｔｅｓｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０７１４：０７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０６．１８０９．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＰｒｏｊｅｃｔｏｎＮｅｗＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅｓｅａｒｃｈ（ＫＸ１６２６０００４０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｏｚｈａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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地外天体起飞羽流导流气动力效应仿真

苏杨
１，蔡国飙

１，，舒燕
２，叶青

２，张明星
３，贺碧蛟

１

（１．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３；　２．北京空间飞行器总体设计部，北京 １０００９４；

３．北京航天长征飞行器研究所，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：探测器自地外天体采样返回过程中，发动机羽流作用于起飞平台后返流至
起飞器表面，产生气动力效应及干扰力矩。针对圆锥形羽流导流结构，利用计算流体力学／直
接模拟蒙特卡罗（ＣＦＤ／ＤＳＭＣ）耦合方法，对起飞器距离起飞平台２００～７００ｍｍ，偏转角度０°～
５°范围内的羽流导流气动力效应进行了仿真计算。计算结果表明，随着上升距离增加和偏转
角度增大，起飞器受到的力矩出现了反向增加现象，严重影响起飞稳定。研究发现，上述现象

产生的主要原因为偏转角度增加时，起飞器距离起飞平台较远一侧的羽流与起飞平台作用点

由圆锥导流结构逐渐偏移至平面位置，导致羽流作用于起飞平台后的流动方向由贴近起飞平

台向侧面流动急剧转变为反弹至起飞器底面方向流动，从而使远离起飞平台的一侧所受力矩

高于靠近起飞平台一侧，产生反向力矩。

关　键　词：计算流体力学／直接模拟蒙特卡罗 （ＣＦＤ／ＤＳＭＣ）耦合；真空羽流；地外天
体起飞；力热效应；导流装置

中图分类号：Ｖ４７６．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４１５０９

　　探测器完成地外天体表面任务后，起飞器负
责携带相关设备脱离地外天体。起飞器在起飞过

程中，发动机喷出的羽流与起飞平台表面作用后

反向流动至起飞器表面，会对起飞器产生明显的

气动力效应。这一羽流导流气动力效应会对起飞

过程中起飞器产生力矩作用，对其姿态控制和保

持产生影响，可能导致起飞器无法正常工作或者

工作质量下降。因此，对地外天体起飞过程中起

飞器及起飞平台可能受到的羽流导流气动力效应

进行研究十分必要
［１２］
。

目前成功实现月面起飞的国家只有美国和俄

罗斯，由于相关数据的保密性，仅有少数文献对

Ａｐｏｌｌｏ登月舱下降级的凹碗型导流装置的导流效
果进行研究

［３］
。国外对羽流导流效果研究方面

多关注于大气环境下火箭起飞过程，关注点主要

集中于导流机构受到的热效应及声载荷影响

等
［４８］
。中国自２０１３年成功实现嫦娥三号探测器

月面软着陆及月面巡视以来，相继开展了地外天

体起飞羽流导流气动力热效应的实验研究和仿真

研究。贺卫东等
［９１２］

在高超声速低密度风洞中，

利用氮气为工质，设计了 １∶１０缩比模型的羽流
导流实验，并对平板、凹槽和锥面的羽流导流机构

的导流效果进行了实验和仿真验证。张明星

等
［１３］
在真空羽流实验系统中模拟了真空环境，针

对起飞器与锥形导流机构在不同距离、不同偏转

角度工况下起飞器受到的羽流导流气动力效应开

展缩比实验研究，并与仿真结果进行了对比。张

萃等
［１４］
对导流机构受到羽流冲击后的热载荷进

行了分析。虽然研究人员对地外天体起飞羽流导

流效应进行了相关的缩比实验研究和仿真研究，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907016&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdkJkVG1BdXBuM2hZMFFvQldyQUw5TzdSd1ZBND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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但是对大尺寸起飞器所受到的羽流导流气动力效

应研究并不充分。此外，由于受到着陆过程振动

或天体表面不平整影响，起飞器在起飞平台表面

可能存在初始偏角，或在起飞过程中需要进行姿

态调整。因此，起飞器起飞过程中，随着上升距离

和偏转角度的改变，需对引起的羽流导流气动力

效应变化规律进行深入研究。

本文利用计算流体力学／直接模拟蒙特卡罗
（ＣＦＤ／ＤＳＭＣ）耦合方法［１５１７］

，对圆锥导流结构作用

下，地外天体起飞过程中起飞器受到的羽流导流气

动力效应进行了研究，分析了不同上升距离以及偏

转角度条件下，起飞器受到的力矩变化规律，并对

起飞过程中可能出现的现象及原因进行了分析。

１　仿真模型
仿真模型如图 １所示，主体分为起飞器和起

飞平台。起飞器底部包含 ４个半球形机构、弧形
底板和一个主发动机，主发动机轴心通过起飞器

几何中心且与起飞器轴心重合，如图 ２所示。该
发动机为双组元发动机，推进剂为一甲基肼

（ＭＭＨ）／四氧化二氮（ＮＴＯ）。起飞平台包括一个
圆锥导流结构和平面。

图 １　起飞器与起飞平台模型
Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌｏｆａｓｃｅｎｄｅｒａｎｄｌａｕｎｃｈｉｎｇｐａｄ

上升距离 Ｄ定义为发动机出口距离起飞平
面的高度，偏转角度 θ定义为以起飞器质心为中
心，沿着 Ｙｐｃ负方向进行偏转的角度。当发生偏转
时，半球形机构４靠近起飞平台，半球形机构２远
离起飞平台。如图２所示。

本文主要针对不同上升距离 Ｄ和偏转角度 θ
条件下起飞器受到的羽流导流气动力效应进行数

值模拟研究，具体工况位置如表１所示，其中 Ｄ＝
２００ｍｍ，θ＝３°和５°工况并未进行计算，因为Ｄ＝
２００ｍｍ为起飞初始距离时，偏转角度 θ不会
过大。

图 ２　上升距离与偏转角度示意图
Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔａｋｅｏｆｆｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄ

ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅ

表 １　起飞器与起飞平台相对位置
Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆａｓｃｅｎｄｅｒａｎｄｌａｕｎｃｈｉｎｇｐａｄ

偏转角度 θ／（°）
上升距离 Ｄ／ｍｍ

２００ ３００ ４００ ５００ ７００

０ Ｃａｓｅ１ Ｃａｓｅ３ Ｃａｓｅ７ Ｃａｓｅ１１ Ｃａｓｅ１５

１ Ｃａｓｅ２ Ｃａｓｅ４ Ｃａｓｅ８ Ｃａｓｅ１２ Ｃａｓｅ１６

３ Ｃａｓｅ５ Ｃａｓｅ９ Ｃａｓｅ１３ Ｃａｓｅ１７

５ Ｃａｓｅ６ Ｃａｓｅ１０ Ｃａｓｅ１４ Ｃａｓｅ１８

２　仿真方法
ＣＦＤ／ＤＳＭＣ耦合方法已经成熟地应用于羽

流的研究中，在羽流的连续流区选用 ＣＦＤ方法进
行仿真，在稀薄流区采用 ＤＳＭＣ方法进行仿真研
究。本文利用这一方法对地外天体起飞过程中起

飞器受到的羽流导流气动力效应进行仿真研究。

２．１　ＣＦＤ方法
本次研究中选用计算流体学仿真软件 Ｆｌｕｅｎｔ

６１４１
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作为 ＣＦＤ方法的求解器，对连续流区进行仿真计
算。Ｆｌｕｅｎｔ采用基于密度的求解器，并选用 ＳＳＴ
ｋω模型计算湍流黏性系数，通量格式采用二阶
精度的 Ｒｏｅ平均通量差分法（ＲＯＥＦＤＳ），时间推
进采用下上三角矩阵对称 ＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ方法（ＬＵ
ＳＧＳ）。

连续流边界条件如图 ３所示，计算目的是为
稀薄流区 ＤＳＭＣ提供参数条件，考虑到羽流流场
下游不会影响上游，因此进行连续流计算的模型

中并未建立起飞器模型。在连续流计算过程中，

所有偏转角度 θ＝０°工况均采用二维轴对称计
算模型，所有偏转角度 θ不为 ０°的工况均采用三
维计算模型。发动机入口设为压强入口，总压为

０．８ＭＰａ，总温为３０４０Ｋ。发动机壁面设置为无滑
移绝热壁面，导流机构壁面为恒温壁面（３００Ｋ）。

为了同时保证计算精度和计算效率，对网格

的质量进行了评价，图 ４为 ３种不同网格结果对
比，其中黑色对应２００万网格，红色对应 ３５０万网
格，蓝色对应 ５００万网格。从图中可以看出，
２００万网格计算结果与３５０万网格的确存在一定差
异，约为３．４％，而３５０万网格与５００万网格计算结
果无明显差异，约为 ０．１％。结合计算能力，选取
３５０万网格即可得到满意的网格质量和计算效率。

图 ３　ＣＦＤ计算边界条件
Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐｕｔｉｎｇｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆＣＦＤ

２．２　ＤＳＭＣ方法
求解 ＤＳＭＣ选用的软件为北京航空航天大学

自主研发的 ＰＷＳ软件，这一软件也已经成功应用
于羽流的仿真研究中，其精度已经经过多次

验证
［１８１９］

。

ＤＳＭＣ计算所需入口边界条件由 ＣＦＤ计算
所得的结果选取，为了确保入口边界有效，防止受

到下游流场的干扰，入口边界根据克努曾数 Ｋｎ
以及马赫数 Ｍａ选取，保证 Ｋｎ＜０．０１，Ｍａ＞１。
ＤＳＭＣ入口边界从 ＣＦＤ计算结果中选取三维网
格坐标、密度、压强、温度、速度、马赫数和组分

摩尔分数等参数作为 ＤＳＭＣ稀薄流计算边界
条件。

稀薄流区仿真计算域如图 ５所示，网格尺寸
选择为当地分子自由程的 １／３，每个网格中粒子
数不低于１５个。计算过程中选取可变硬球模型

图 ４　３种不同网格压强结果对比
Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｒｅｓｕｌｔｓ

图 ５　ＤＳＭＣ计算边界条件
Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐｕｔｉｎｇｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆＤＳＭＣ
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（ＶＨＳ）作为二体碰撞模型，并采用纯扩散气表面
相互作用模型来达到足够的表面粗糙度。所有壁

面均采用恒温壁面（３００Ｋ），壁面热适应系数统
一选取为１。

３　结果与分析

３．１　仿真校验
为了验证第 ２节所述计算方法的精度，对文

献［１３］在真空羽流实验系统中进行的１２０Ｎ双组
元发动机缩比起飞器羽流效应实验进行了仿真计

算，１２０Ｎ发动机燃烧室参数总压为０．８ＭＰａ，总温
为３０４０Ｋ。计算过程中，连续流区和稀薄流区的
参数设置与本次计算参数一致，即连续流区发动

机壁面设置为无滑移绝热壁面，导流机构壁面为

恒温壁面（３００Ｋ）；稀薄流区计算过程中选取
ＶＨＳ作为二体碰撞模型，并采用纯扩散气表面相
互作用模型来达到足够的表面粗糙度。所有壁面

均采用恒温壁面（３００Ｋ），壁面热适应系数统一选
取为１。

利用上述方法计算得到的 １２０Ｎ发动机羽流
效应结果与实验结果进行了对比，图 ６为实验中
起飞器底部压强测点位置以及４条仿真对比曲线
位置，图７为实验结果与仿真结果对比，其中，ｓ
为图６中各位置与中心点的平面距离，ｐ为压强。

图７中，Ｌｉｎｅ１和 Ｌｉｎｅ３曲线位于 ４个半球
形机构位置，压强较高，仿真结果与实验结果偏差

在１０％左右，Ｌｉｎｅ２和 Ｌｉｎｅ４曲线位于弧形底板
位置，此处压强较低，仿真结果与实验结果偏差在

２０％左右，这一偏差主要是由实验安装误差以及
发动机工作状态与理想状态的偏差导致的。

图 ６　４条仿真曲线与实验压强测点位置
Ｆｉｇ．６　Ｆｏｕｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎ
图 ７　实验与仿真结果对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ
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３．２　连续流场仿真结果
本文利用 Ｆｌｕｅｎｔ软件对羽流连续流区进行计

算，针对１８个计算工况，选取部分具有代表性的算
例进行流场分析。图 ８为 Ｃａｓｅ１（２００ｍｍ，０°）和
Ｃａｓｅ７（４００ｍｍ，０°）工况下羽流连续流区压强云图。

从对内流场的计算结果中发现，当上升距离

Ｄ为 ２００ｍｍ时，由于导流装置与喷管出口较近，
导流装置对喷管内流动产生较强的影响，发动机

燃气并未完全扩张至发动机出口，而是在发动机

扩张段中间位置形成正激波，随着上升距离 Ｄ的
增加，到达４００ｍｍ距离附近，正激波位置逐渐扩
张至发动机出口。定义 β为激波至发动机喉部距
离与发动机扩张段长度的比值；φ为计算得到的
发动机推力与额定推力的比值。β和 φ与上升距
离Ｄ的关系如图９所示，可以看出，随着上升距

图 ８　连续流场压强云图
Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图 ９　β和 φ随上升距离的变化
Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆβａｎｄφｗｉｔｈｒｉｓｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

离 Ｄ的增加，激波位置逐渐由发动机内部扩张至
发动机外部；当激波位于发动机内时，发动机产生

的推力较小，随着激波位置外移，推力逐渐增大，

并在激波到达发动机出口后趋于稳定。

３．３　稀薄流场仿真结果
羽流稀薄流场采用北京航空航天大学自主研

发的 ＰＷＳ软件进行计算。针对 １８个计算工况，

选取部分具有代表性的算例进行流场分析。

图１０为 Ｃａｓｅ５（３００ｍｍ，３°）和 Ｃａｓｅ１３（５００ｍｍ，
３°）流场云图。对 ＤＳＭＣ计算所得的稀薄流场云
图进行分析可以看出，圆锥导流结构的羽流导

流效果较好，但仍有少部分羽流气体返流至起

飞器底面，尤其在半球形机构表面形成局部高

压区域。

图１１为Ｃａｓｅ５（３００ｍｍ，３°）和Ｃａｓｅ１３（５００ｍｍ，
３°）起飞器底面云图。从２组云图中可看出，起飞
器半球形机构和弧形底板局部区域明显受到羽流

返流影响。

通过对羽流流场和起飞器底部云图进行分

析，可以发现当起飞器上升距离 Ｄ较低，偏转角
度 θ较小时，靠近起飞平台的半球形机构 ４和弧
形底板受到羽流作用明显（Ｃａｓｅ５半球形机构４），

其表面压强高于远离起飞平台一侧（Ｃａｓｅ５半球
形机构２）；当上升距离 Ｄ达到一定值，并偏转较
大角度时，远离起飞平台一侧的半球形机构２

和弧形底板受到羽流作用明显（Ｃａｓｅ１３半球形

图 １０　稀薄流场压强云图
Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｒａｒｅｆｉｅｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄ
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图 １１　起飞器底面压强云图
Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｂｏｔｔｏｍｏｆａｓｃｅｎｄｅｒ

机构 ２），其表面压强高于靠近起飞平台一侧
（Ｃａｓｅ１３半球形机构４）。

３．４　起飞器所受力矩
本次仿真起飞器受到的沿 Ｙｐｃ方向的力矩结

果如图１２所示。由于偏转方向为 Ｙｐｃ负向，因此

在上升距离 Ｄ较低，偏转角度较小时，力矩 Ｔｙｐｃ为
正值。从图１２（ａ）中可以看出，在偏转角度 θ＝

０°时，起飞器受到的 Ｙｐｃ方向力矩基本为 ０Ｎ·ｍ，

这主要是由于起飞器属于对称结构；在偏转角度

θ＝１°时，起飞器受到的 Ｙｐｃ力矩随着上升距离 Ｄ

的增加首先为正向力矩，且逐渐减小，但是当上升

距离到达 ５００ｍｍ附近，力矩从正向转向负向力
矩，并逐渐负向增加；在偏转角度 θ为 ３°和 ５°时，

力矩规律与偏转角度为 １°时相似，在上升距离 Ｄ

为４５０ｍｍ左右，力矩逐渐从正向力矩转变为负向
力矩，然后随着上升距离 Ｄ的增加先负向增加，

后负向减小。从图 １２（ｂ）中可以看出，上升距离
Ｄ＝２００～４００ｍｍ时，Ｙｐｃ方向的力矩随着起飞器
偏转角度θ的增加而正向增大；但是当上升距

图 １２　Ｙｐｃ方向力矩变化趋势

Ｆｉｇ．１２　ＴｏｒｑｕｅｖａｒｉａｔｉｏｎｔｒｅｎｄｏｆＹｐｃｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

离 Ｄ＞５００ｍｍ时，Ｙｐｃ方向的力矩随着起飞器偏
转角度 θ的增加而负向增加。

由此可见，当上升距离 Ｄ和偏转角度 θ逐渐
增加时，起飞器受到的力矩出现反向增加现象，由

纠正偏转力矩逐渐变为加剧偏转的力矩。

３．５　仿真结果分析
计算得到的压强极值位置反向以及力矩反向

现象可以通过流场流动特点进行解释。图 １３为
Ｃａｓｅ１（２００ｍｍ，０°）工况下连续流区和稀薄流区

图 １３　Ｃａｓｅ１工况下羽流密度场膨胀波和压缩波示意图
Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐａｎｓｉｏｎａｎｄｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｗａｖｅｓｏｆｐｌｕｍｅｄｅｎｓｉｔｙｆｉｅｌｄｏｆＣａｓｅ１
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的羽流密度场云图（ρ为羽流密度），从图中可以
看出，由于起飞器与起飞平台结构复杂，在羽流从

喷管流出直至作用于起飞器的过程中，存在较为

复杂的波系。在这一复杂的波系中，促使羽流作

用于起飞器表面的主要为如下 ２点：①由于喷管
内压强较高，从而在喷管出口附近形成的膨胀波；

②羽流作用于圆锥导流结构后产生的压缩波。当
羽流经过上述膨胀波和压缩波后，速度大小和方

向均会发生改变，如图１４所示。
图１４中，ｖ为速度，ｌ为羽流与起飞平台作用

位置距离起飞平台轴线的距离，Ｌ为圆锥导流结
构底部半径，α为羽流与起飞平台作用后压缩波
与导流机构表面形成的偏转角度。图 １５为
Ｃａｓｅ１５（７００ｍｍ，０°）工况下马赫云图，从图中可
以看出羽流与着陆器表面作用位置即膨胀波与起

飞平面作用位置，因此 ｌ选取方式较为明确，而压
缩波为曲面，α选取为羽流作用点与压缩波曲面
切线角度。

图 １４　经过压缩波和膨胀波后的羽流速度变化
Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｐｌｕｍｅｖｅｌｏｃｉｔｙａｆｔｅｒ

ｅｘｐａｎｓｉｏｎａｎｄｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｗａｖｅｓ

图 １５　Ｃａｓｅ１５工况下 ｌ与 α选取示意图
Ｆｉｇ．１５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌａｎｄαｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

ｕｎｄｅｒｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＣａｓｅ１５

在地外天体起飞的过程中，随着起飞器上升

距离 Ｄ和偏转角度 θ的改变，ｌ与 α均随之改变。
偏转过程中，靠近起飞器一侧羽流与起飞平面作

用位置始终在圆锥导流结构上，导流效果较好。

力矩反向等现象主要受到远离起飞器一侧羽流流

动变化影响。图 １６给出了远离起飞器一侧羽流
与起飞平台作用点相对位置变化规律，其中 ｌ／Ｌ
为作用点位置与圆锥半径的比值，当 ｌ／Ｌ＝１时，
代表圆锥半径位置。从图１６中可以看出，随着上
升距离 Ｄ和偏转角度 θ的增加，远离起飞器一侧
的羽流作用点逐渐脱离锥面进入平面内。

图１７给出了远离起飞器一侧压缩波角度 α
变化规律，可以看出：Ｄ≤３００ｍｍ时，α随着偏转
角度θ增加而减小；当 Ｄ ＝４００～５００ｍｍ时，α随
着偏转角度 θ增加先减小后急剧增加，最后趋于
平缓，这主要是由于随着 θ的增加，羽流作用点位
置逐渐由圆锥导流结构移动至平面附近；当 Ｄ＝
７００ｍｍ附近，α随着偏转角度 θ增加逐渐增大，
当 θ达到 ３°后逐渐降低，这主要是由于 ７００ｍｍ
时，羽流作用点在１°时已经位于圆锥边缘位置附
近，并且随着 θ增加逐渐远离圆锥。

图 １６　远离起飞器一侧羽流作用点相对位置变化规律
Ｆｉｇ．１６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｐｌｕｍｅｉｍｐａｃｔ

ｐｏｉｎｔｏｎｔｈｅｓｉｄｅｆａｒａｗａｙｆｒｏｍａｓｃｅｎｄｅｒ

图 １７　远离起飞器一侧压缩波角度 α变化规律
Ｆｉｇ．１７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｗａｖｅａｎｇｌｅα

ｏｎｔｈｅｓｉｄｅｆａｒａｗａｙｆｒｏｍａｓｃｅｎｄｅｒ
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通过上述分析可以发现，上升距离 Ｄ的增加
和偏转角度 θ的增加都将导致发动机羽流与导流
机构的作用点发生改变，尤其在距离起飞器较远

距离一侧，作用点在较大距离和角度下可能由圆

锥表面移动至平面，导致压缩波角度 α出现较大
幅度增加，根据图 １４所示羽流速度变化与角度 α
的关系，可以看出 α较大时，羽流更容易返流至
起飞器底面，从而形成压强极值位置反向以及力

矩反向等现象。

４　结　论

本文利用 ＣＦＤ／ＤＳＭＣ耦合的方法，对圆锥导
流结构作用下，地外天体起飞过程中起飞器受到

的羽流导流气动力效应进行了研究。分析了不同

的上升距离和偏转角度情况下，起飞器可能受到

的羽流导流气动力影响，得到如下结论：

１）当上升距离较低时，发动机燃气会在喷管
扩张段中部形成正激波，无法完全扩散至喷管出

口，发动机推力较小，随着上升距离的增加，激波

位置逐渐移至发动机喷管出口外，推力增加并趋

于稳定。

２）起飞器底部受到羽流返流影响较严重区
域随着上升距离和偏转角度的增加逐渐从靠近起

飞平台一侧变为远离起飞平台一侧。

３）随着上升距离和偏转角度的增加，起飞器
受到的羽流导流气动力矩发生方向的转变，如在

负向偏转角度下，由最初的正向力矩逐渐转变为

负向力矩。

４）通过对羽流流场中压缩波和膨胀波的位
置变化及其对羽流流动影响进行分析，发现力矩

反向等现象产生的原因为发动机羽流与起飞平台

的作用点从圆锥导流结构表面移动至平面，从而

使起飞平台表面压缩波角度增加，羽流作用于起

飞平台后的流动方向由贴近起飞平台向侧面流动

急剧转变为反弹至起飞器底面方向流动。

研究结果指出了地外天体起飞过程中圆锥导

流结构可能引起的羽流效应影响，为后续的研究

及设计工作提供有效的参考。根据仿真结果，建

议在起飞过程中，利用额外姿控发动将起飞器姿

态控制在偏角较小范围内。
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混合式惯导系统姿态四元数连续自标定模型

王琪，汪立新，周小刚，沈强

（火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：混合式惯导系统作为一种新型惯导系统，具有三轴全姿态物理平台、捷联姿
态算法和系统装机自标定等特点。针对以上特点，为提高其导航定位精度，在混合式惯导系统

框架角约束方程的基础上，利用姿态四元数代替欧拉角描述混合式惯导系统中三轴物理平台

的转动，建立了一种混合式惯导系统姿态四元数连续自标定模型对其进行误差系数标定。针

对该模型的特点，对传统的无迹卡尔曼滤波（ＵＫＦ）算法进行改进，提出了一种基于奇异值分
解的四元数无迹卡尔曼滤波（ＳＶＤＱＵＫＦ）算法进行模型误差系数辨识。仿真和试验结果表
明，基于 ＳＶＤＱＵＫＦ算法，四元数连续自标定模型能够以低于１％的相对误差标定出混合式惯
导系统所有的误差系数，在标定精度和计算速度上相比基于传统 ＵＫＦ算法的框架角自标定模
型都具有一定优势。

关　键　词：混合式惯导系统；连续自标定；姿态四元数；无迹卡尔曼滤波 （ＵＫＦ）；奇
异值分解 （ＳＶＤ）

中图分类号：Ｕ６６６．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４２４１１

　　混合式惯导系统是一种新型惯导系统，其吸
收了平台式和捷联式惯导系统的各自优点，并且

将隔离载体角运动的物理平台、捷联姿态算法与

旋转调制抑制误差效应这三者集于一体。该系统

主要着眼于高速和高动态运载器对高精度惯导提

出的新需求，不仅能大幅度提高导航定位精度，实

现快速精确自对准，还可实现装机条件下的自标

定以及明显降低购置和维护成本
［１］
。

惯性系统误差标定补偿是提高系统精度的有

效手段，针对混合式惯导系统三轴全姿态物理平

台和系统装机自标定的特点，选择运用连续自标

定方法进行混合式惯导系统的误差自标定。连续

自标定是 Ｊａｃｋｓｏｎ［２］于１９７３年提出的一种动态标
定方法。其基本原理如下：惯性平台在外力矩的

作用下以角速度 ωｃ（称为加矩角速度）转动，在地

球自转角速度、加矩角速度以及重力加速度的激

励下，加速度计输出中包含有陀螺仪误差、加速度

计误差、安装误差和平台对准误差等全部误差信

息。以加速度计输出为观测量，以平台对准误差

方程为动力学模型，采用最优滤波算法估计平台

误差系数和对准误差，并用估计结果对平台模型

进行补偿与调整
［３］
。相比于传统的多位置自标

定，连续自标定中惯性平台转动的每一个采样点

都相当于多位置自标定中的一个位置，因此连续

自标定方法能够以比多位置自标定更高的精度同

时标定出惯性平台的全部误差系数。

传统的连续自标定针对平台式惯导系统，主

要有基于失准角和基于框架角的 ２种自标定模
型。文献［４］系统地介绍了平台连续自标定的失
准角模型、可观测性分析、参数辨识等内容。文

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907017&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdkJkVG1BdXBuM2hZMFFvQldyQUw5TzdSd1ZBND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ７期 王琪，等：混合式惯导系统姿态四元数连续自标定模型

献［５６］针对大失准角情况下传统的失准角误差
模型会产生较大误差的问题，建立了框架角误差

模型。文献［７８］分析了平台连续自标定中各误
差系数的可观测性，并针对安装误差可观测性低

这一问题，分别建立了以加速度计输入轴和陀螺

仪输入轴为基准的平台坐标系，减少了安装误差

项，使所有的安装误差变得可观，提高了标定

精度。

考虑到混合式惯导系统采用捷联姿态算法，

而捷联姿态算法中使用姿态四元数来描述物体转

动，四元数表示能够避免传统的欧拉角表示中大

量的三角运算带来的舍入误差，从而提高计算速

度和标定精度
［９］
。以四元数为基础的四元数卡

尔曼滤波（ＱｕａｔｅｒｎｉｏｎＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＱＫＦ）在惯性
导航系统的姿态估计

［１０］
和自对准

［１１］
问题都已有

一定应用。因此本文在混合式惯导系统框架角约

束方程的基础上，利用姿态四元数代替欧拉角描

述混合式惯导系统中三轴物理平台的转动，建立

一种混合式惯导系统姿态四元数连续自标定模

型，并且针对这一模型的特点，提出了一种基于奇

异值分解的四元数无迹卡尔曼滤波（Ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ
ＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｏｎＳｉｎｇｕｌａｒＶａｌｕｅＤｅｃｏｍｐｏｓｉ
ｔｉｏｎＱｕａｔｅｒｎｉｏｎ，ＳＶＤＱＵＫＦ）来标定混合式惯导系
统误差系数。通过仿真和试验比较了基于姿态四

元数模型的 ＳＶＤＱＵＫＦ算法和基于框架角模型
的 ＵＫＦ算法的标定结果，证明本文提出的自标定
模型和标定算法在计算速度和标定精度上较传统

方法都有一定优势。

１　惯性平台姿态四元数与框架角之
间的转换关系

　　首先给出混合式惯导系统中的坐标系定义，
混合式惯导系统采用隔离载体角运动的三轴物理

平台，物理平台通过３个框架轴固联在基座上，其
中惯性平台固联在台体轴上，台体轴固联在内环

轴，内环轴固联在外环轴，外环轴固联在基座上，

由此构成具有三自由度的稳定平台。三轴物理平

台由３个陀螺仪与 ３个加速度计组成，如图１所
示。定义如下坐标系：

１）框架坐标系（Ｋ）：ＸＫ、ＹＫ、ＺＫ三轴分别指
向混合式惯导系统的外框架轴、内框架轴、台体

轴，三者构成右手正交坐标系。

２）平台坐标系（ｐ）：以加速度计敏感轴为基
准定义，取三轴物理平台几何中心为原点，Ｘｐ轴
与 Ｘ加速度计敏感轴平行，Ｙｐ轴平行于 Ｘ和 Ｙ加

图 １　三轴物理平台组成
Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅａｘｉｓｐｈｙｓｉｃａｌｐｌａｔｆｏｒｍｇｅｏｍｅｔｒｙ

速度计敏感轴所确定的平面，并与 Ｘｐ轴垂直，Ｚｐ
轴与 Ｘｐ轴以及 Ｙｐ轴构成右手正交坐标系。

根据惯性平台台体和３个框架轴之间的固联
关系可知，无论３个框架轴如何转动，都可以通过
绕 ＺＫ—ＹＫ—ＸＫ 轴的顺序使平台台体转回原位
置，对于 ｐ系来说，就是绕 Ｙｐ—Ｘｐ—Ｚｐ轴的顺序
转回原位置。若假设惯性平台绕 ＸＫ、ＹＫ和 ＺＫ轴
转动角度分别为 θｘ、θｙ和 θｚ，则对于 ｐ系来说，就
是依次绕 Ｚｐ、Ｘｐ和 Ｙｐ轴分别转动 θｘ、θｙ和 θｚ。根
据四元数定义，描述惯性平台转动的姿态四元

数为

ｑ＝

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ












３

＝

　　

ｃｏｓ
θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ
２
－ｓｉｎ

θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ
２

ｃｏｓ
θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ
２
－ｓｉｎ

θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ
２

ｃｏｓ
θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ
２
＋ｓｉｎ

θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ
２

ｓｉｎ
θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ
２
＋ｃｏｓ

θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ





















２
（１）

同时，姿态四元数到框架角的转换关系为

θ＝

θｘ

θｙ

θ












ｚ

＝

ａｒｃｔａｎ ２（ｑ０ｑ３－ｑ１ｑ２）
ｑ２０－ｑ

２
１＋ｑ

２
２－ｑ

( )２
３

ａｒｃｓｉｎ（２（ｑ２ｑ３＋ｑ０ｑ１））

ａｒｃｔａｎ ２（ｑ０ｑ２－ｑ１ｑ３）
ｑ２０－ｑ

２
１－ｑ

２
２＋ｑ

( )

















２

３

（２）

２　混合式惯导系统连续自标定模型

２．１　混合式惯导系统框架角约束方程
混合式惯导系统在地面标定时处于稳定和稳

５２４１
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定加旋转２种工作模式［１］
，此时混合式惯导系统

的工作原理与平台式惯导系统相同，因此可以采

用平台式惯导系统的框架角约束方程。利用框架

角约束方程建立自标定模型能够避免失准角模型

中的小角度假设，从而能够适用于大失准角的情

况。假设惯性平台绕 ＸＫ、ＹＫ和 ＺＫ框架轴转动的
框架角分别为 θｘ、θｙ和 θｚ，则其框架角约束方

程为
［６］

θ
·

＝ θ
·

ｘ θ
·

ｙ θ
·[ ]
ｚ

Ｔ
＝ＴωｐＩｐ （３）

式中：Ｔ为框架角约束矩阵；ωｐＩｐ为 ｐ系相对于惯
性坐标系（Ｉ）的旋转角速度。两者表达式分别为

Ｔ＝

－
ｓｉｎθｚ
ｃｏｓθｙ

０
ｃｏｓθｚ
ｃｏｓθｙ

ｃｏｓθｚ ０ ｓｉｎθｚ
ｔａｎθｙｓｉｎθｚ １ －ｃｏｓθｚｔａｎθ














ｙ

ωｐＩｐ ＝Ｃ
ｐ
ｇ（ωｃ＋ω

ｎ
Ｉｎ）＋ω

ｐ
ｇ （４）

其中：Ｃｐｇ＝

１ －Δｓｘ Δｏｘ
Δｏｙ １ －Δｓｙ
－Δｓｚ Δｏｚ











１

，Δｏｉ和 Δｓｉ（ｉ＝ｘ，

ｙ，ｚ）为 陀 螺 仪 安 装 误 差 系 数；ωｎＩｎ ＝

［０ ωＩＥｃｏｓＬ ωＩＥｓｉｎＬ］Ｔ，ωＩＥ为地球自转角速度

值，Ｌ为当地纬度；ωｐｇ为平台漂移，由陀螺仪误差

引起的，混合式惯导系统所用的光纤陀螺仪具有

很好的线性度，二次项误差基本可以忽略不计
［１２］
，

只需要考虑其零偏误差和随机误差，所以有

ωｐｇ ＝［ｋｇ０ｘ＋εｇｘ ｋｇ０ｙ＋εｇｙ ｋｇ０ｚ＋εｇｚ］Ｔ ＝

　　ｋｇ＋εｇ （５）
式中：ｋｇ０ｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）为陀螺仪零次项误差系数；
εｇｉ为陀螺仪量测噪声。
２．２　加速度计输出方程

加速度计的输出与加速度计三轴敏感的比力

有关，加速度计三轴上的比力为

Ｗ
·

ａｉ ＝［Ｗ
·
ａ
Ｉｉ Ｗ

·
ａ
Ｏｉ Ｗ

·
ａ
ｐｉ
］
Ｔ ＝ＣａｉｐＣ

ｐ
ｎｇｎ　ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ

（６）
式中：Ｃａｉｐ为加速度计安装误差矩阵，根据 ｐ系的定

义，有 Ｃｇｘｐ ＝Ｉ３×３，Ｃ
ｇｙ
ｐ ＝

－ηｏｙ １ ０

１ ηｏｙ ０








０ ０ －１

，Ｃｇｚｐ ＝

ηｐｚ －ηｏｚ １

１ ０ －ηｐｚ
０ １ η











ｏｚ

，ηｐｚ、ηｏｙ和 ηｏｚ为加速度计安

装误差系数；ｇｎ为地球重力加速度在地理坐标系
（ｎ）的投影，ｇｎ＝［０ －ｇ０ ０］Ｔ，ｇ０为地球重力加速

度值；Ｃｐｎ为地理坐标系（ｎ）到ｐ系的转换矩阵，有

Ｃｐｎ ＝

ｃｏｓθｘｃｏｓθｚ－ｓｉｎθｘｓｉｎθｙｓｉｎθｚ ｃｏｓθｙｓｉｎθｚ ｃｏｓθｚｓｉｎθｘ＋ｃｏｓθｘｓｉｎθｙｓｉｎθｚ
－ｃｏｓθｙｓｉｎθｘ －ｓｉｎθｙ ｃｏｓθｘｃｏｓθｙ

ｃｏｓθｘｓｉｎθｚ＋ｃｏｓθｚｓｉｎθｘｓｉｎθｙ －ｃｏｓθｙｃｏｓθｚ ｓｉｎθｘｓｉｎθｚ－ｃｏｓθｘｃｏｓθｚｓｉｎθ










ｙ

（７）

　　则加速度计输出方程为［１３］

Ｚａ＝

ｋａ０ｘ＋（１＋ｋａ１ｘ）Ｗ
·
ａ
Ｉｘ

ｋａ０ｙ＋（１＋ｋａ１ｙ）Ｗ
·
ａ
Ｉｙ

ｋａ０ｚ＋（１＋ｋａ１ｚ）Ｗ
·
ａ













Ｉｚ

＋

εａｘ
εａｙ
εａ











ｚ

＝

　　

ｋａ０ｘ－ｇ０（１＋ｋａ１ｘ）Ｃ１２
ｋａ０ｙ－ｇ０（１＋ｋａ１ｙ）（Ｃ２２－Ｃ１２ηｏｙ）

ｋａ０ｚ－ｇ０（１＋ｋａ１ｚ）（Ｃ３２＋Ｃ１２ηｐｚ－Ｃ２２ηｏｚ











）

＋εａ

（８）

式中：ｋａｊｉ（ｊ＝０，１；ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）为加速度计误差系
数；εａ为加速度计量测噪声；Ｃｍｎ（ｍ，ｎ＝１，２，３）为

矩阵 Ｃｐｎ的元素。

以框架角约束方程为系统方程，以加速度计

输出和框架角传感器输出为系统量测，结合

式（３）～式（５）和式（８），则可以得到基于框架角
的连续自标定模型（以下简称为框架角模型）为

θ
·

＝ｆ（θ）＋ｗ＝Ｔ［Ｃｐｇ（ωｃ＋ω
ｎ
Ｉｎ）＋ｋｇ＋εｇ］

Ｚ＝ｈ（θ）＋ｖ＝
θ＋ｖθ
Ｚ[ ]{
ａ

（９）
式中：ｖθ＝［ｖｘ ｖｙ ｖｚ］Ｔ为框架角传感器的量测

噪声；ｗ为系统噪声；ｖ为量测噪声。从框架角模

型的表达式可以看出，当ｃｏｓθｙ＝０时，框架角模
型将出现奇异，这就是利用欧拉角描述框架转动

时可能出现的“框架自锁”现象，而采用姿态四元

数描述框架转动则可以避免这一现象。

２．３　四元数连续自标定模型
对式（１）进行求导，整理可得四元数微分与

框架角微分之间的关系为

ｑ＝ｑ
０

θ
[ ]· （１０）

式中：

６２４１
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ｑ ＝

　

ｑ０ －ｑ３ －ｑ１－２ｓｉｎ
θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｓｉｎ
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２
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ｑ０

ｑ３ ｑ０ －ｑ２＋２ｃｏｓ
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ｃｏｓ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ
２

ｑ









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










１

将式（９）中的θ
·

代入式（１０），并运用式（２）的
框架角和四元数之间的转换关系可得

ｑ＝ｑ [ ０
ｆ（θ）＋ ]ｗ ＝

　　ｑ
０

Ｔｑ［Ｃ
ｐ
ｇ（ωｃ＋ω

ｎ
Ｉｎ）＋ｋｇ＋εｇ[ ]］ （１１）

式中：Ｔｑ为矩阵 Ｔ的四元数表示。
考虑框架角传感器的量测噪声，将 θｉ＋ｖｉ

（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）代入式（１）可得带有噪声干扰的四元
数为

Ｚｑ０＝ｃｏｓ
θｘ＋ｖｘ
２
ｃｏｓ
θｙ＋ｖｙ
２
ｃｏｓ
θｚ＋ｖｚ
２
－

　　ｓｉｎ
θｘ＋ｖｘ
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２
ｓｉｎ
θｚ＋ｖｚ
２
＝

　　 ｃｏｓ
θｘ
２
－
ｖｘ
２
ｓｉｎ
θｘ( )２ ｃｏｓ

θｙ
２
－
ｖｙ
２
ｓｉｎ
θｙ( )２ ·

　　 ｃｏｓ
θｚ
２
－
ｖｚ
２
ｓｉｎ
θｚ( )２ －

ｖｘ
２
ｃｏｓ
θｘ
２
＋ｓｉｎ

θｘ( )２ ·
　　

ｖｙ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
＋ｓｉｎ

θｙ( )２ ｖｚ
２
ｃｏｓ
θｚ
２
＋ｓｉｎ

θｚ( )２ ＝

　　 ｃｏｓ
θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ
２
－ｓｉｎ

θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ( )２ －

　　
ｖｘ
２ ｓｉｎ

θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ
２
－ｃｏｓ

θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ( )２ －

　　
ｖｙ
２ ｃｏｓ

θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ
２
＋ｓｉｎ

θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ( )２ －

　　
ｖｚ
２ ｃｏｓ

θｘ
２
ｃｏｓ
θｙ
２
ｓｉｎ
θｚ
２
＋ｓｉｎ

θｘ
２
ｓｉｎ
θｙ
２
ｃｏｓ
θｚ( )２ ＝

　　ｑ０－
ｖｘ
２
ｑ１－

ｖｙ
２
ｑ２－

ｖｚ
２
ｑ３ （１２）

同理可得

Ｚｑ１ ＝
ｖｘ
２
ｑ０＋ｑ１－

ｖｚ
２
ｑ２－

ｖｙ
２
ｑ３

Ｚｑ２ ＝
ｖｙ
２
ｑ０＋

ｖｚ
２
ｑ１＋ｑ２－

ｖｘ
２
ｑ３

Ｚｑ３ ＝
ｖｚ
２
ｑ０＋

ｖｙ
２
ｑ１－

ｖｘ
２
ｑ２＋ｑ













３

（１３）

因此，包含噪声的姿态四元数量测方程为

Ｚｑ ＝ｑ＋
１
２
ｑ×

０
ｖ[ ]
θ

（１４）

式中：

ｑ× ＝

ｑ０ －ｑ１ －ｑ２ －ｑ３
ｑ１ ｑ０ －ｑ３ －ｑ２
ｑ２ ｑ３ ｑ０ ｑ１
ｑ３ －ｑ２ ｑ１ ｑ













０

Ｃｐｎｑ为矩阵 Ｃ
ｐ
ｎ的四元数表示：

Ｃｐｎｑ ＝

ｑ２０＋ｑ
２
１－ｑ

２
２－ｑ

２
３ ２（ｑ０ｑ２－ｑ１ｑ３） ２（ｑ１ｑ２＋ｑ０ｑ３）

２（ｑ１ｑ２－ｑ０ｑ３） －２（ｑ２ｑ３＋ｑ０ｑ１） ｑ２０－ｑ
２
１＋ｑ

２
２－ｑ

２
３

２（ｑ１ｑ３＋ｑ０ｑ２） －ｑ２０＋ｑ
２
１＋ｑ

２
２－ｑ

２
３ ２（ｑ２ｑ３－ｑ０ｑ１











）

　　同时用 Ｃｐｎｑ代替式（８）中的 Ｃ
ｐ
ｎ，则式（９）中的

观测方程可以写为

Ｚ＝ｈ（ｑ）＋ｖｑ ＝
ｑ＋１

２
ｑ×ｖθ

Ｚ









ａ

（１５）

结合式（１１）和式（１５），可得混合式惯导系统的
四元数连续自标定模型（以下简称为四元数模型）为

ｑ＝ｆ（ｑ）＋ｗｑ＝ｑ


０
Ｔｑ［Ｃ

ｐ
ｇ（ωｃ＋ω

ｎ
Ｉｎ）＋ｋｇ＋εｇ[ ]］

Ｚ＝ｈ（ｑ）＋ｖｑ＝
ｑ＋１
２
ｑ×

０
ｖ[ ]
θ

Ｚ























ａ

（１６）

混合式惯导系统采用捷联姿态算法，而捷联

姿态算法中使用姿态四元数来描述物体转动，四

元数模型正好满足这一要求。同时，四元数表示

能够避免传统的欧拉角表示中大量的三角运算带

来的舍入误差，提高计算速度和标定精度，并且四

元数表示不存在奇异点，因此能够避免惯性平台

连续转动过程中可能出现的“框架自锁”现象。

３　基于奇异值分解的四元数无迹卡
尔曼滤波

　　可以看出，式（１６）的四元数模型是一个强非
线性的系统方程，因此选择 ＵＫＦ对其进行状态估
计和参数辨识。但是有 ２个问题需要解决：①在

７２４１
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ＵＫＦ滤波过程中，由于量测噪声、截断误差和状
态模型扰动等因素的影响，状态协方差矩阵 Ｐ容
易变得非正定，然而在 ＵＫＦ中利用 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解
获取 σ样本点时，要求 Ｐ必须正定；②在将欧拉
角表示转换为四元数表示之后，原来 ３维的系统
噪声和量测噪声都变成了 ４维噪声，系统噪声方
差阵 Ｑ和量测噪声方差阵 Ｒ的形式也随之发生
变化，需要重新进行推导。

３．１　奇异值分解
针对第一个问题，本文选择奇异值分解代替

Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解来获取 σ样本点。因为奇异值分解
不要求被分解矩阵为正定，同时，如果被分解矩阵

是正定的，那么奇异值分解和 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解的结
果是相同的

［１４］
。奇异值分解的结果为

Ｐ＝ＵΛＶＴ ＝Ｕ
Ｓ ０[ ]０ ０

ＶＴ （１７）

式中：Ｐ∈Ｒｍ×ｎ，ｍ≥ｎ；Λ∈Ｒｍ×ｎ；Ｕ∈Ｒｍ×ｍ；Ｖ∈
Ｒｎ×ｎ；Ｓ＝ｄｉａｇ（ｓ１，ｓ２，…，ｓｒ），ｓ１≥ｓ２≥…≥ｓｒ≥０为
矩阵 Ｐ的 ｒ个奇异值，ｒ＝ｒａｎｋ（Ｐ）。
３．２　系统噪声方差阵和量测噪声方差阵的推导

根据系统噪声方差阵 Ｑ和量测噪声方差阵
Ｒ的定义，有 Ｑ＝Ｅ［ｗｗＴ］和 Ｒ＝Ｅ［ｖｖＴ］。根据
２．３节中的推导可知，在将欧拉角表示转换为四
元数表示之后，系统噪声和量测噪声变为 ｗｑ＝

１
２
ｑ
０[ ]ｗ和 ｖｑ＝１２ｑ× ０ｖ[ ]

θ

，则四元数表示的系统

噪声方差阵 Ｑｑ和量测噪声方差阵 Ｒｑ的表达式
有如下推导：

Ｑｑ＝Ｅ［ｗｑｗ
Ｔ
ｑ］＝Ｅ

１
２
ｑ
０[ ]( )ｗ １

２
ｑ
０[ ]( )ｗ[ ]

Ｔ

＝

　　１
４
ｑＥ

０[ ]ｗ
０[ ]ｗ[ ]

Ｔ

（ｑ）Ｔ＝ １
４
ｑ
０[ ]Ｑ（ｑ）Ｔ

Ｒｑ＝Ｅ［ｖｑｖ
Ｔ
ｑ］＝Ｅ

１
２
ｑ×
０

ｖ















θ

１
２
ｑ×

０

ｖ















θ









Ｔ

＝

　　１
４
ｑ×Ｅ

０

ｖ







θ

０

ｖ







θ









Ｔ

（ｑ×）Ｔ＝ １
４
ｑ×
０[ ]Ｒ（ｑ×）





















Ｔ

（１８）

式中：Ｑｑ，Ｒｑ∈Ｒ
４×４
。

３．３　ＳＶＤＱＵＫＦ算法步骤
在将欧拉角表示转换为四元数表示之后，系

统噪声 ｗｑ和量测噪声 ｖｑ由加性噪声变为了非加

性噪声，此时需要将其扩展为系统状态量
［１５］
。此

外，待标定的惯导系统误差系数也扩展为系统状

态量，则扩展后的系统状态量为

Ｘａ ＝［ｑＴ ｋＴｇ ΔＴ ｋＴａ ηＴ ｗＴｑ ｖＴｑ］
Ｔ

（１９）

式中：ｑ＝［ｑ０ ｑ１ ｑ２ ｑ３］Ｔ；ｋｇ ＝［ｋｇ０ｘ　 ｋｇ０ｙ
ｋｇ０ｚ］

Ｔ
；η＝［ηｐｚ ηｏｙ ηｏｚ］Ｔ；Δ＝［Δｓｘ　Δｓｙ　Δｓｚ

Δｏｘ　Δｏｙ　Δｏｚ］
Ｔ
；ｋａ＝［ｋａ０ｘ　ｋａ０ｙ　ｋａ０ｚ　ｋａ１ｘ　ｋａ１ｙ

ｋａ１ｚ］
Ｔ
；ｗｑ＝

１
２
ｑ
０[ ]ｗ；ｖｑ＝１２ｑ× ０ｖ[ ]

θ

。

状态协方差矩阵 Ｐ为

Ｐａｋ ＝

Ｐｋ
Ｑｑ，ｋ

Ｒｑ，










ｋ

＝

　　

Ｐｋ
１
４
ｑｋ
０[ ]Ｑ （ｑ


ｋ）

Ｔ

１
４
ｑ×ｋ
０[ ]Ｒ（ｑ

×
ｋ）
















Ｔ

（２０）

对式（１６）进行离散化，则可得到 ＳＶＤＱＵＫＦ

的滤波方程为

Ｘａｋ ＝

ｑｋ
ｋｇ，ｋ
Δｋ
ｋａ，ｋ
η



















ｋ

＝

ｑｋ－１＋［ｆ（ｑｋ－１）＋ｗｑ，ｋ－１］ΔＴ

ｋｇ，ｋ－１
Δｋ－１
ｋａ，ｋ－１
ηｋ－



















１

Ｚｋ ＝ｈ（ｑｋ）＋ｖｑ，















ｋ

（２１）

式中：ΔＴ＝０．２ｓ为离散时间间隔。
则 ＳＶＤＱＵＫＦ的算法步骤如下：
１）滤波初值

Ｘａ^０ ＝
ｑ０
０２１×[ ]

１

　　ｑ０ ＝［１ ０ ０ ０］Ｔ （２２）

Ｐａ０ ＝

Ｐ０
１
４
ｑ０
０[ ]Ｑ （ｑ


０）

Ｔ

１
４
ｑ×０
０[ ]Ｒ（ｑ

×
０）
















Ｔ

（２３）
２）计算 σ样本点

χａ（ｉ）ｋ－１ ＝

Ｘａ^ｋ－１　　　　　　　　 ｉ＝０

Ｘａ^ｋ－１＋γ（ 槡Ｕ Ｓ）（ｉ） １≤ ｉ≤ Ｌ

Ｘａ^ｋ－１－γ（ 槡Ｕ Ｓ）（ｉ－Ｌ） Ｌ＋１≤ ｉ≤２










Ｌ

（２４）

８２４１
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　第 ７期 王琪，等：混合式惯导系统姿态四元数连续自标定模型

式中：Ｕ和 Ｓ为式（１７）中状态协方差矩阵 Ｐ的

ＳＶＤ分解结果；γ＝ Ｌ＋槡 λ（λ＝ｌ２ｎ－ｎ，１０－４≤ｌ≤

１，ｎ＝２２）；Ｌ＝３０；χａ（ｉ）ｋ－１＝

χＸ（ｉ）ｋ－１

χｗ（ｉ）ｋ－１

χｖ（ｉ）ｋ











－１

，ｉ＝０，１，…，２Ｌ。

３）时间更新
χＸ（ｉ）ｋ／ｋ－１ ＝ｆ（χ

Ｘ（ｉ）
ｋ－１，χ

ｗ（ｉ）
ｋ－１）　　ｉ＝０，１，…，２Ｌ

Ｘ
＾
ｋ／ｋ－１ ＝∑

２Ｌ

ｉ＝０
Ｗ（ｍ）ｉ χ

Ｘ（ｉ）
ｋ／ｋ－１

Ｐｋ／ｋ－１ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗ（ｃ）ｉ （χ

Ｘ（ｉ）
ｋ／ｋ－１－Ｘ

＾
ｋ／ｋ－１）（χ

Ｘ（ｉ）
ｋ／ｋ－１－Ｘ

＾
ｋ／ｋ－１）

Ｔ

Ｚ（ｉ）ｋ／ｋ－１ ＝ｈ（χ
Ｘ（ｉ）
ｋ／ｋ－１，χ

ｖ（ｉ）
ｋ－１）　　ｉ＝０，１，…，２Ｌ

Ｚ
＾
ｋ／ｋ－１ ＝∑

２Ｌ

ｉ＝０
Ｗ（ｍ）ｉ Ｚ

（ｉ）
ｋ／ｋ－

















１

（２５）

式中：Ｗ（ｍ）０ ＝ λ
Ｌ＋λ

；Ｗ（ｃ）０ ＝ λ
Ｌ＋λ

＋１－ｌ２＋ｍ，ｍ＝

２；Ｗ（ｍ）ｉ ＝Ｗ（ｃ）ｉ ＝
１

２（Ｌ＋λ）
，ｉ＝１，２，…，２Ｌ。

４）量测更新

Ｐ（ＺＺ）ｋ／ｋ－１ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗ（ｃ）ｉ （Ｚ

（ｉ）
ｋ／ｋ－１－Ｚ

＾
ｋ／ｋ－１）·

　　（Ｚ（ｉ）ｋ／ｋ－１－Ｚ
＾
ｋ／ｋ－１）

Ｔ

Ｐ（ＸＺ）ｋ／ｋ－１ ＝∑
２Ｌ

ｉ＝０
Ｗ（ｃ）ｉ （χ

Ｘ（ｉ）
ｋ／ｋ－１－Ｘ

＾
ｋ／ｋ－１）·

　　（χＸ（ｉ）ｋ／ｋ－１－Ｘ
＾
ｋ／ｋ－１）

Ｔ

Ｋｋ ＝Ｐ（ＺＺ）ｋ／ｋ－１Ｐ
－１
（ＸＺ）ｋ／ｋ－１

Ｘ
＾
ｋ ＝Ｘ

＾
ｋ／ｋ－１＋Ｋｋ（Ｚｋ－Ｚ

＾
ｋ／ｋ－１）

Ｐｋ ＝Ｐｋ／ｋ－１－ＫｋＰ（ＺＺ）ｋ／ｋ－１Ｋ
Ｔ























ｋ

（２６）

５）归一化
在每一次迭代之后，都需要对姿态四元数进

行归一化以保证其为标准四元数
［１６］
，即

ｑｋ＋１／ｋ＋１ ＝
ｑ^ｋ＋１／ｋ＋１
ｑ^ｋ＋１／ｋ＋１

（２７）

４　仿真和试验
４．１　仿真分析

为验证本文提出的四元数模型的适用性，运

用 ＳＶＤＱＵＫＦ算法对式（１６）的四元数模型进行
了参数辨识，运用 ＵＫＦ算法对式（９）的框架角模
型进行了参数辨识，对二者结果进行对比。混合

式惯导系统三轴物理平台的转动路径如下
［１７］
：

１）起始角度为 θｘ＝０°，θｚ＝０°，以角速度
１（°）／ｓ绕 ＺＫ轴转动 π。

２）起始角度为 θｘ＝０°，θｚ＝π，以角速度
１（°）／ｓ绕 ＸＫ轴转动 π／２。

３）起始角度为 θｘ＝π／２，θｚ＝π，以角速度
１（°）／ｓ绕 ＺＫ轴转动 π。

４）起始角度为 θｘ＝π／２，θｚ＝０°，以角速度
１（°）／ｓ绕 ＸＫ轴转动 π／２。

定义系统状态量的估计误差和相对估计误差

以表示标定精度：

Δｘ＝ｘ－ｘ^

ｅ＝ｘ－ｘ^
ｘ
×１００{ ％

（２８）

式中：Δｘ为估计误差；ｅ为相对估计误差；^ｘ和 ｘ
分别为系统状态量的估计值和真值。

首先，为了比较 ２种系统模型对框架角的估
计精度，将框架角模型估计得到的框架角转换为

四元数与四元数模型估计得到的四元数进行了对

比，估计误差如图２所示。
从图２可以看出，四元数模型对于框架角的

估计误差小于框架角模型，所以对于框架角的估

计精度，本文提出的四元数模型要优于传统框架

角模型。

其次，为比较 ２种模型对于混合式惯导系统
误差系数的标定精度，表 １给出了所有误差系数
在２种系统模型下的相对估计误差和算法计算时
间，图 ３给出了部分误差系数的相对估计误差
曲线。

从表１可以看出，使用 ＳＶＤＱＵＫＦ的四元数
模型的计算时间远少于使用 ＵＫＦ算法的框架角
模型，这是因为 ＳＶＤＱＵＫＦ算法中采用的四元数
表示避免了欧拉角表示中大量的三角运算，从而

减少了计算时间。在实际的惯导系统自标定中，

是采用实时滤波的方法进行误差系数辨识，根据

仿真时间可得，原始算法进行一个卡尔曼滤波周

期需要 １３ｍｓ，这已经比较接近于一般惯导系统
２０ｍｓ的计算周期，不利于进行实时滤波，而本文
的算法进行一个卡尔曼滤波周期所需时间为

７ｍｓ，能够保证实时性要求。同时可以看出，在相
同的转动路径和仿真条件下，四元数模型对于混

合式惯导系统误差系数的估计精度也要优于传统

的框架角模型，特别是对于陀螺仪和加速度计的

安装误差系数的标定精度提高较大。仿真结果表

明，相比于传统的框架角模型，本文提出的四元数

模型能够有效提高混合式惯导系统的误差系数标

定精度。
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图 ２　四元数模型和框架角模型的框架角估计误差曲线
Ｆｉｇ．２　Ｅｓｔｉｍａｔｅｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｓｏｆｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｉｎ

ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｍｏｄｅｌ

４．２　试验验证
在某型平台式惯导系统上进行了试验验证。

表 １　误差系数相对估计误差和算法计算时间
Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐｕｔｉｎｇｔｉｍｅａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｅｓｔｉｍａｔｅ

ｅｒｒｏｒｓｏｆｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

误差系数
相对估计误差／％

四元数模型 框架角模型

ｋｇ０ｘ －０．７１ １．７１

ｋｇ０ｙ ０．６９ ２．７４

ｋｇ０ｚ －０．６２ －４．６９

Δｓｘ －０．１０ １．８２

Δｓｙ －０．３５ －１．３３

Δｓｚ ０．１９ －１．２６

Δｏｘ －０．２４ １．４７

Δｏｙ －０．３６ １．２６

Δｏｚ ０．５７ －１．９１

ｋａ０ｘ －０．２２ １．３９

ｋａ０ｙ －０．９３ ３．４９

ｋａ０ｚ －０．２５ ４．０３

ｋａ１ｘ ０．０３１ －１．４７

ｋａ１ｙ －０．２９ ０．４９

ｋａ１ｚ －０．１１ ０．６４

ηｐｚ ０．００５５ ０．４６

ηｏｙ －０．００１７ ０．２０

ηｏｚ ０．００１３ －０．０２３

计算时间／ｓ １９ ３５

由于硬件限制，试验中只各绕 ＺＫ轴和 ＸＫ轴进行
了一次转动：

１）起始角度为 θｘ＝０°，θｚ＝０°，以角速度
１（°）／ｓ绕 ＺＫ轴转动 π。

２）起始角度为 θｘ＝０°，θｚ＝π，以角速度
１（°）／ｓ绕 ＸＫ轴转动 π。

采集加速度计和框架角传感器的输出，利用

传统的框架角模型和本文提出的四元数模型进行

了误差系数标定，对于框架角的估计误差如图 ４
所示，其均方根误差（ＲＭＳＥ）如表２所示。从图 ４
和表２可以看出，四元数模型对于框架角的估计
精度要高于框架角模型，从而验证了其适用性。

同时可以注意到，在图 ４中，在绕 ＺＫ轴转动完毕
和刚开始绕 ＸＫ轴转动时，估计误差会发生较大
的波动，这是因为当加速度计接近水平位置时，加

速度计输出中噪声比很大，从而会造成滤波结果

偏离真值，甚至有可能导致滤波结果发散，这种情

况是需要避免的。具体做法是：在设置自标定程

序时，根据框架角传感器的输出判断加速度计是

否接近水平位置，当加速度计接近水平位置时，断

开加速度计的输出采集回路，同时停止滤波，待加

速度计离开水平位置一定角度后，再重新采集加

速度计输出，继续进行滤波。

０３４１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ７期 王琪，等：混合式惯导系统姿态四元数连续自标定模型

图 ３　ｋａ０ｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）和 ηｊｉ（ｊ＝ｐ，ｏ；ｉ＝ｙ，ｚ）的相对估计误差曲线

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｓｔｉｍａｔｅｅｒｒｏｒｃｕｒｖｅｓｏｆｋａ０ｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）ａｎｄηｊｉ（ｊ＝ｐ，ｏ；ｉ＝ｙ，ｚ）
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图 ４　试验中四元数模型和框架角模型的框架角

估计误差曲线

Ｆｉｇ．４　Ｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｅｓｔｉｍａｔｅｅｒｒｏｒｓｏｆｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄ

ｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｍｏｄｅｌｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

表 ２　四元数模型和框架角模型的框架角均方根误差

Ｔａｂｌｅ２　ＲＭＳＥｏｆｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｏｆｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ

ｍｏｄｅｌａｎｄｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｍｏｄｅｌ

模型
ＲＭＳＥ

ｑ０ ｑ１ ｑ２ ｑ３

四元数模型 ０．０５９ ０．０４７ ０．０８３ ０．０６２

框架角模型 ０．２２０ ０．０８３ ０．０８７ ０．１３１

５　结　论
１）针对混合式惯导系统全姿态物理平台、捷

联姿态算法和系统装机自标定的特点，本文在混

合式惯导系统框架角约束方程的基础上，利用姿

态四元数代替欧拉角描述混合式惯导系统中三轴

物理平台的转动，建立一种姿态四元数连续自标

定模型。

２）针对四元数连续自标定模型的特点，对传
统的 ＵＫＦ算法进行改进，利用 ＳＶＤ代替传统
ＵＫＦ算法中的 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解来获取 σ样本点，避
免了状态协方差矩阵 Ｐ不正定时 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解
结果奇异的现象；同时推导了四元数表示下的系

统噪声方差阵 Ｑｑ和量测噪声方差阵 Ｒｑ，将 ３维
噪声转换为了 ４维噪声，提出了一种 ＳＶＤＱＵＫＦ
算法用于标定混合式惯导系统误差系数。

３）仿真和试验结果表明，相比于基于传统
ＵＫＦ算法的框架角连续自标定模型，本文提出的
四元数连续自标定模型和 ＳＶＤＱＵＫＦ算法能够
以低于１％的相对误差标定出混合式惯导系统所
有的误差系数，在标定精度和计算速度上都有一

定优势，具有实用价值。
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ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｆｉｂｅｒｏｐｔｉｃｇｙｒｏｓｃｏｐｅ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃａｌＴｅｃｈｎｉｑｕｅ，２０１４，

４０（６）：４９２４９８．

［１３］王琪，汪立新，秦伟伟，等．基于双回路扩展卡尔曼滤波的惯

性平台连续自标定［Ｊ］．宇航学报，２０１７，３８（６）：６２１６２９．

ＷＡＮＧＱ，ＷＡＮＧＬＸ，ＱＩＮＷ Ｗ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｌｆｃａｌｉ

ｂｒａｔｉｏｎｏｆｉｎｅｒｔｉａｌｐｌａｔｆｏｒｍｂａｓｅｄｏｎｄｕａｌｅｘｔｅｎｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，３８（６）：６２１６２９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１４］谭兴龙，王坚，李增科．基于 ＳＶＤ的改进抗差 ＵＫＦ算法及在

组合导航中的应用 ［Ｊ］．控制与决策，２０１４，２９（１０）：

１７４４１７５０．

ＴＡＮＸＬ，ＷＡＮＧＪ，ＬＩＺＫ．ＳＶＤａｉｄｅｄｉｍｐｒｏｖｅｄｒｏｂｕｓｔＵＫＦ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｆｏｒｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｏｎ

ｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２０１４，２９（１０）：１７４４１７５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＬＩＵＹ，ＹＵＡＸ，ＺＨＵＪＢ，ｅｔａｌ．ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇｉｎ

ｔｈｅａｄｄｉｔｉｖｅｎｏｉｓｅｃａｓｅ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａ：ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２０１０，５３（４）：９２９９４１．

［１６］ＡＩＮＳＣＯＵＧＨＴ，ＺＡＮＥＴＴＩＲ，ＣＨＲＩＳＴＩＡＮＪ，ｅｔａｌ．Ｑｍｅｔｈｏｄ

ｅｘｔｅｎｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙ

ｎａｍｉｃｓ，２０１５，３８（４）：７５２７６０．

［１７］杨华波，蔡洪，张士峰，等．高精度惯性平台连续自标定自对

准技术［Ｊ］．宇航学报，２００６，２７（４）：６００６０４．

ＹＡＮＧＨＢ，ＣＡＩＨ，ＺＨＡＮＧＳＦ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

ａｎｄａｌｉｇｎｍｅｎｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒａｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｉｎｅｒｔｉａｌｐｌａｔｆｏｒｍ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００６，２７（４）：６００６０４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王琪　男，博士研究生。主要研究方向：惯性系统及仪器。

汪立新　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：惯性系

统及测试。

周小刚　男，博士，讲师。主要研究方向：惯性系统及测试。

沈强　男，博士研究生。主要研究方向：数据处理和信息融合。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

Ａｔｔｉｔｕｄｅｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆ
ｈｙｂｒｉｄｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

ＷＡＮＧＱｉ，ＷＡＮＧＬｉｘｉｎ，ＺＨＯＵＸｉａｏｇａｎｇ，ＳＨＥＮＱｉａｎｇ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｉｓｓｉｌｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｓａｋｉｎｄｏｆｎｅｗｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｅｈｙｂｒｉｄｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｈａｓｔｈｅｃｈａｒ
ａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｒｅｅａｘｉｓｐｈｙｓｉｃａｌｐｌａｔｆｏｒｍ，ｓｔｒａｐｄｏｗｎａｔｔｉｔｕｄｅａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｉｎｓｔａｌｌｅｄｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ．Ｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｈｙｂｒｉｄｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｑｕａ
ｔｅｒｎｉｏｎｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｐｌａｃｅｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＥｕｌｅｒａｎｇｌｅｔｏｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅｒｏｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅａｘｉｓｐｈｙｓｉｃａｌｐｌａｔｆｏｒｍｉｎ
ｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｈｙｂｒｉｄｉｎｅｒｔｉａｌ
ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｅｑｕａｔｉｏｎｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｆｏｒｉｔｓｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｎａ
ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｕｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｖａｌｕｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ（ＳＶＤＱＵＫＦ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂｙｉｍ
ｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｕｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ（ＵＫＦ）ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｐｒｏｖｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｔｔｉｔｕｄｅｑｕａｔｅｒｎｉｏｎｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｌｆｃａｌ
ｉｂｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＳＶＤＱＵＫＦｃａｎｃａｌｉｂｒａｔｅａｌｌｔｈｅｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｈｙｂｒｉｄｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓ
ｔｅｍｗｉｔｈｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｌｅｓｓｔｈａｎ１％，ａｎｄｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｎｄｔｈｅｃｏｍｐｕｔｉｎｇｓｐｅｅｄａｒｅｂｅｔｔｅｒｔｈａｎ
ｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｇｉｍｂａｌａｎｇｌｅｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎＵＫＦ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｙｂｒｉｄｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ；ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｌｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ；ａｔｔｉｔｕｄｅｑｕａｔｅｒｎｉｏｎ；ｕｎｓｃｅｎｔｅｄ
Ｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ（ＵＫＦ）；ｓｉｎｇｕｌａｒｖａｌｕｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ（ＳＶＤ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０３０１０９：２２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２７．１７０２．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｏｆＣｈｉｎａ（６１５０３３９２）； ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｏｆＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ

（２０１５ＪＱ６２１３）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１５０１Ｕ８００１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１７７６５８６１２１９＠１６３．ｃｏｍ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｌｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ７

　收稿日期：２０１８１１２０；录用日期：２０１９０２１６；网络出版时间：２０１９０３０５１３：２９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３０１．１６１３．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１６７１４５３）；安徽省自然科学基金 （１６０８０８５ＭＦ１２３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｂｄｐｅｅｉ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：杜明洋，毕大平，潘继飞，等．自适应关联波门机动群目标跟踪算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（７）：１４３５
１４４３．ＤＵＭＹ，ＢＩＤＰ，ＰＡＮＪＦ，ｅｔａｌ．Ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈａｄａｐｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｇａｔｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（７）：１４３５１４４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０６６８

自适应关联波门机动群目标跟踪算法

杜明洋１，毕大平１，，潘继飞１，２，王渊博３

（１．国防科技大学 电子对抗学院，合肥 ２３００３７；　２．电子对抗信息处理实验室，合肥 ２３００３７；

３．中国人民解放军６６０２６部队，张家口 ０７５１４６）

　　摘　　　要：为解决中心群跟踪（ＣＧＴ）算法中由于群机动造成的量测丢失、估计误差增
大的问题，提出了一种基于自适应关联波门的机动群目标跟踪算法。首先，将 ＣＧＴ算法与交
互式多模型（ＩＭＭ）算法结合，并利用最新量测信息对 ＩＭＭ算法中的转移概率矩阵进行实时修
正。其次，设计了一种用于整体机动和分离机动的自适应关联波门，根据机动时刻模型的新息

协方差对其进行自适应调整，确保量测点迹进入波门。仿真结果表明，所提算法一方面减小了

传统固定转移概率矩阵带来的估计误差，将优势模型的平均概率由 ０．５８增加到了 ０．７；另一
方面，设计的自适应关联波门有效解决了目标机动带来的有效量测减少的问题，相比于传统波

门，目标失跟率减少了３０％，具备工程实用性。
关　键　词：群目标；中心群跟踪 （ＣＧＴ）；交互式多模型 （ＩＭＭ）；转移概率；关联波门
中图分类号：Ｖ２４３．２；ＴＮ９５３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４３５０９

　　杂波环境下的密集多目标跟踪是目标跟踪领
域的难点问题，尤其是当目标空间位置很近、互相

遮挡现象严重时，传统多目标跟踪算法无法对其

进行有效跟踪
［１］
。近年来，国内外学者提出了

“群”的概念，将多个存在协同性和一致性的运动

目标作为整体进行建模，如“蜂群”无人机、低空

的飞机编队以及海面舰艇编队等
［２］
。群在运动

过程中可能发生加（减）速、转弯等整体机动以及

分离、合并等特殊机动，中心群跟踪（Ｃｅｎｔｒｏｉｄ
ＧｒｏｕｐＴｒａｃｋｉｎｇ，ＣＧＴ）算法通过计算群的中心对
群的整体进行跟踪，计算复杂度相对较小，是目前

较为常用的群目标跟踪算法之一
［３］
。

关联波门是指以目标的一步预测为中心，用

来确定目标的观测值可能出现范围的一块区

域
［４］
。波门的大小主要依赖于预测误差、正确接

收回波的概率、雷达测量误差等其他因素，应最大

可能地使得真实量测落入其中，同时尽量避免引

入杂波
［５７］
。当群目标发生上述机动时，由于跟

踪算法的参数设置难以与目标实际运动模式完全

匹配，波门内可能没有真实量测，因此出现误跟甚

至失跟的现象。

以交互式多模型（ＩｎｔｅｒａｃｔｉｎｇＭｕｌｔｉｐｌｅＭｏｄｅｌ，
ＩＭＭ）算法［８９］

为代表的动态多模型算法考虑了各

模型间的切换，采用混合估计跟踪目标运动状态。

ＩＭＭ算法较高的效费比，使其迅速成为该领域研
究的 主 要 方 向，相 应 的 改 进 算 法 也 被 大 量

提出
［１０］
。

针对上述问题，本文首先将 ＩＭＭ算法与 ＣＧＴ
算法结合，利用最新量测信息将转移概率改进为

自适应；其次，设计了一种自适应关联波门的

ＣＧＴ算法，针对群整体机动及分离机动，能够自
适应对关联波门进行调整。本文创新点在于将自

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907018&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdkJkVG1BdXBuM2hZMFFvQldyQUw5TzdSd1ZBND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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适应转移概率的多模型算法与 ＣＧＴ算法相结合
以跟踪群的机动行为，将分离和整体机动时的跟

踪波门改进为自适应以提高跟踪精度。仿真实验

证明本文算法提高了杂波背景下对机动群目标跟

踪的精度，具有实用价值。

１　转移概率自适应 ＩＭＭＣＧＴ算法

１．１　ＩＭＭＣＧＴ算法
ＣＧＴ算法通过计算当前时刻椭圆波门内确

认量测的中心坐标，将航迹预测中心和确认量测

中心进行关联。利用群的速度预测下一时刻群波

门，外推点作为波门中心，落入波门内的量测用于

群的更新。将 ＩＭＭ算法与 ＣＧＴ算法结合，利用
多个模型间的交互作用，可以实现机动情形下对

群中心的跟踪估计，具体流程如下：

假设有一批由 Ｔ个目标组成的飞机编队，系
统的状态方程为

Ｘ（ｋ＋１）＝Ｆ（ｋ）Ｘ（ｋ）＋Ｇ（ｋ）ｕ（ｋ）＋Ｖ（ｋ）
（１）

式中：Ｆ（ｋ）为状态转移矩阵；Ｇ（ｋ）为输入控制矩
阵；ｕ（ｋ）为输入信号；Ｖ（ｋ）为零均值高斯白噪
声；Ｘ（ｋ＋１）为群中心的全局状态向量，在二维坐
标系中，Ｘ（ｋ＋１）＝［ｘ ｘ ｙ ｙ］Ｔ。

系统的量测方程为

ｚ（ｋ）＝Ｈ（ｋ）Ｘ（ｋ）＋Ｗ（ｋ） （２）
式中：Ｈ（ｋ）为量测矩阵；ｚ（ｋ）为时刻群中心的量
测值；Ｗ（ｋ）为均值为零的高斯白噪声。设 Ｚ（ｋ）
为 ｋ时刻的量测集合：
Ｚ（ｋ）＝｛ｚｔ（ｋ）｝ｍｋｔ＝１ （３）
其中：ｍｋ为 ｋ时刻的量测个数。

１）状态估计的交互作用
设从模型 ｉ转移到模型 ｊ的转移概率为 Ｐｉｊ，

其中 ｉ，ｊ＝１，２，…，Ｎ，令Ｘｉ^（ｋｋ）为 ｋ时刻模型 ｉ
中群中心的状态估计，Ｐｉ（ｋｋ）为相应的状态协
方差矩阵，μｉ（ｋ）为 ｋ时刻模型 ｉ的概率，则交互
后的滤波器输入为

Ｘｏ^ｊ（ｋｋ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｘｉ^（ｋｋ）μｉ ｊ（ｋｋ） （４）

Ｐｏｊ（ｋｋ）＝

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
｛Ｐｉ（ｋｋ）＋［Ｘｉ^（ｋｋ）－Ｘｏ^ｊ（ｋｋ）］·

　　［Ｘｉ^（ｋｋ）－Ｘｏ^ｊ（ｋｋ）］′｝μｉ ｊ（ｋｋ） （５）

式中：μｉ｜ｊ（ｋｋ）＝
１
珔Ｃｉ
Ｐｉｊμｉ（ｋ），珔Ｃｉ＝∑

Ｎ

ｉ＝１
Ｐｉｊμｉ（ｋ）。

２）针对群中心一步预测建立关联波门

将交互后的群中心状态向量Ｘｏ^ｊ（ｋｋ）及协方
差 Ｐｏｊ（ｋｋ）与观测值 Ｚ（ｋ）作为 ｋ时刻第 ｊ个模

型的输入值，可得Ｘｊ^（ｋ＋１ｋ）和 Ｐｊ（ｋ＋１ｋ）。定
义落入确认波门内的量测必须满足以下条件：

ｄ２ｔ ＝ｖ
ｔ
ｊ（ｋ＋１）

ＴＳ－１ｊｖ
ｔ
ｊ（ｋ＋１）＜ｄ

２
ｍａｘ （６）

式中：ｖｔｊ（ｋ＋１）为量测 ｚ
ｔ
ｊ（ｋ＋１）相对群中心量测

预测值 ｚ^ｊ（ｋ＋１ｋ）的新息；ｄ２ｔ为归一化距离；ｄ
２
ｍａｘ

为可允许的归一化距离的最大值；Ｓｊ为归一化方

差矩阵
［１］
，与群中量测分布有关。

３）建立新群
选择候选回波中归一化距离最小的量测作为

该群的种子量测。设定有关种子量测的临近标

准，判断所有量测是否在以该种子量测为中心的

群内。计算新群中心 珋ｚｊ（ｋ＋１）和分布矩阵。
４）模型条件滤波
利用 Ｋａｌｍａｎ滤波计算模型 ｊ估计群中心的

滤波新息 ｖｊ（ｋ＋１）、增益 Ｋｊ（ｋ＋１）、协方差更新

Ｐｊ（ｋ＋１ｋ＋１）以及状态更新Ｘｊ^（ｋ＋１ｋ＋１）。
５）模型概率更新
假定服从高斯分布，则模型 ｊ的可能性为

Λｊ（ｋ＋１）＝
１
２πＳ槡 ｊ

{ｅｘｐ －１
２
［ｖＴｊ（ｋ＋１）·

　　Ｓ－１ｊｖｊ（ｋ＋１ }）］ （７）

则模型 ｊ的概率更新为

μｊ（ｋ＋１）＝
１
ＣΛｊ
（ｋ＋１）珔Ｃｊ （８）

式中：Ｃ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
Λｉ（ｋ＋１）珔Ｃｊ。

６）输出融合
利用模型概率对各个子滤波器的输出进行融

合，得到群中心的状态和协方差估计为

Ｘ
＾
（ｋ＋１ｋ＋１）＝∑

Ｎ

ｉ＝１
Ｘｉ^（ｋ＋１ｋ＋１）·

　　μｉ（ｋ＋１） （９）

Ｐ（ｋ＋１ｋ＋１）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
｛Ｐｉ（ｋ＋１ｋ＋１）＋

　　［Ｘｉ^（ｋ＋１ｋ＋１）－Ｘ
＾
（ｋ＋１ｋ＋１）］·

　　［Ｘｉ^（ｋ＋１ｋ＋１）－

　　 Ｘ
＾
（ｋ＋１ｋ＋１）］Ｔ｝μｉ（ｋ＋１） （１０）

１．２　转移概率自适应
传统 ＩＭＭ算法中 Ｍａｒｋｏｖ转移概率是根据先

验信息或人为主观确定的
［１１］
，并且在估计过程中

６３４１
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　第 ７期 杜明洋，等：自适应关联波门机动群目标跟踪算法

保持不变，由于目标的机动性和先验信息的失真，

固定的转移概率不能反映目标运动模式的转换，

造成了一定的估计误差，因此需要通过后验信息

对转移概率进行实时地修正
［１２］
。文献［１３］指出

模型集应尽可能选择在目标真实运动模式附近，

跟踪精度才越高。

文献［１４］指出，模型转移概率是采样时间的
函数，即

Ｐｉｊ（ｋ－１） Ｐ｛Ｍｊ（ｋ）｜Ｍｉ（ｋ－１），Ｚ（ｋ－１）｝

（１１）
式中：Ｍｊ（ｋ）为模型的时间，ｊ＝１，２，…，Ｎ，从
Ｍｉ（ｋ－１）到 Ｍｊ（ｋ）服从马氏链。一步预测概率为
Ｐｉｊ（ｋ－１｜ｋ） Ｐ｛Ｍｊ（ｋ）｜Ｍｉ（ｋ－１），Ｚ（ｋ）｝

（１２）
利用贝叶斯定理，式（１２）可以表示为

Ｐｉｊ（ｋ－１｜ｋ）＝
１

ｃｉ（ｋ－１）
Ｐｉｊ（ｋ－１）λｉｊ（ｋ）（１３）

式中：ｃｉ（ｋ－１）＝∑
Ｎ

ｊ＝１
Ｐｉｊ（ｋ－１）λｉｊ（ｋ）表示归一

化因子；λｉｊ（ｋ）为在 ２个相邻采样时刻的模型和
量测序列 Ｚ（ｋ）的条件下 ｚｋ的概率密度，即

λｉｊ（ｋ）＝ｆ（ｚｋ Ｍｊ（ｋ），Ｍｉ（ｋ－１），Ｚ（ｋ－１））

（１４）
其中：ｆ（·）为概率密度函数；Ｚ（ｋ－１）用模型ｉ的
滤波估计值近似，所以式（１４）可以表示为

λｉｊ（ｋ）≈ ｆ（ｚｋ Ｍｊ（ｋ），Ｍｉ（ｋ－１），

　　 Ｘｉ^（ｋ－１ｋ－１）） （１５）
对于量测序列 Ｚ（ｋ），假设转移概率在时间间

隔 ｋ到 ｋ＋１不变，即
Ｐ｛Ｍｊ（ｋ＋１）Ｍｉ（ｋ），Ｚ（ｋ）｝≈
　　Ｐ｛Ｍｊ（ｋ）Ｍｉ（ｋ－１），Ｚ（ｋ）｝ （１６）
所以，Ｐｉｊ（ｋ）≈Ｐｉｊ（ｋ－１ｋ）。

对所有的 ｉ，ｊ＝１，２，…，Ｎ，ｉ≠ｊ，初值设为
Ｐｉｉ（０）＝ｒ

Ｐｉｊ（０）＝（１－ｒ）／（Ｎ－１
{

）
（１７）

式中：ｒ为常数，且 ０≤ｒ≤１。除了在循环开始的
时候要设置初值，在实际应用中，当 Ｐｉｊ（ｋ）＝０或
１时，需在算法的进程中进行重初始化。

２　关联波门自适应的 ＣＧＴ算法

关联波门指的是在给定概率 ＰＧ 条件下，包

含目标量测的最小体积空间，它是以被跟踪目标

的一步预测为中心，确定该目标下一时刻可能出

现的一块区域
［１５］
。群在运动过程中可能出现加

（减）速、转弯等整体机动以及分离、合并等特殊

机动，造成关联波门内有效量测数目减少，使得估

计误差增大。因此，在机动时刻需要调整波门，确

保真实量测落入。以群的整体转弯和群分离为

例，失跟示意图如图１所示。

图 １　群目标失跟示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｏｓｉｎｇｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔ

２．１　整体机动的自适应关联波门

设Ｘｉ^（ｋ＋１ｋ）为模型 ｉ对群中心状态 ｋ＋１
时刻的一步预测值。关联波门的区域大小计算

式为
［１６］

Ｖｅ ＝ｃｎｚγ
ｎｚ
２ Ｓ（ｋ） １／２ （１８）

式中：ｎｚ为目标量测向量的维数；ｃｎｚ为与量测向量
维数相关的常量；γ为关联波门门限值。可见通过
修正新息协方差可以对关联波门进行调整。根据

真实的新息协方差 Ｓ（ｋ）计算公式，采用最大机动
模型对应的协方差对 Ｓ（ｋ）进行自适应调整，即

Ｓ（ｋ）＝Ｓ（ｋ）＋Ｈ（ｋ (） ∑ｐ
ｉ＝１
Ｍｉ
σ )ｍａｘ

ＨＴ（ｋ） （１９）

式中：ｐ为波门放大次数；Ｍｉ
σｍａｘ
为第 ｉ次的扩展步

长，此处设为最大机动水平所对应模型的协方差

矩阵。假设 ｋ时刻模型 ｊ的机动水平最大，即
ｊ＝ａｒｇｍａｘ

ｊ＝１，２，…，Ｎ
Ｓ（ｋ）＋［^ｚｊ（ｋｋ－１）－^ｚ（ｋｋ－１）］·

　　［^ｚｊ（ｋｋ－１）－^ｚ（ｋｋ－１）］Ｔ （２０）

ｐ值的选取对跟踪效果也有一定的影响。若
ｐ值过小，当目标发生较大的机动时，将出现量测
丢失；若 ｐ值过大，波门内的候选回波中就会出现

７３４１
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杂波，并且当波门过大时，滤波器需要处理的数据

增多，因此影响了跟踪的实时性。上述 ２种情况
都会影响群内量测的分布情况，从而影响群中心

的估计精度。

下面计算增大新息协方差带来的跟踪误差。

在单次递推计算中，由于新息协方差的调整，最终

的滤波输出发生了相应变化。

滤波增益：

ＫＴ（ｋ）＝Ｐ（ｋｋ－１）ＨＴ（ｋ）［Ｓ（ｋ）］－１ （２１）
滤波输出：

ＸＴ^（ｋｋ）＝Ｘ
＾
（ｋｋ－１）＋

　　Ｋ′（ｋ）［ｚ（ｋ）－Ｈ（ｋ）Ｘ
＾
（ｋｋ－１）］ （２２）

ｖａｒ［珓ｅ（ｋ）］＝［Ｘ
＾
（ｋｋ）－

　　 ＸＴ^（ｋｋ）］Ｔ［Ｘ
＾
（ｋｋ）－ＸＴ^（ｋｋ）］ （２３）

式中：

珓ｅ（ｋ）＝Ｘ
＾
（ｋｋ）－ＸＴ^（ｋｋ）＝［ＫＴ（ｋ）－

　　Ｋ（ｋ）］［ｚ（ｋ）－Ｈ（ｋ）Ｘ
＾
（ｋｋ－１）］＝

　　Ｐ（ｋｋ－１）ＨＴ（ｋ { [） Ｓ（ｋ）＋

　　Ｈ（ｋ (） ∑ｐ
ｉ＝１
Ｍｉ
σ )ｍａｘ

Ｈ（ｋ） ]Ｔ
－１

－

　　［Ｓ（ｋ）］－ }１ ［ｚ（ｋ）－Ｈ（ｋ）Ｘ＾（ｋｋ－１）］
（２４）

２．２　分离机动的自适应关联波门
１）群分离检测
假设群目标在某一时刻分离为２个小群。在

原有的 ＩＭＭＣＧＴ算法结构中，将距离一步预测值
最近的回波作为种子量测，而后建立新群；在群分

离场景中，分离后的各分群间距将随时间递增，因

此，大群中心的一步预测值可能更靠近某一分群，

致使在建立新群时，另一分群的量测可能无法进

入波门，所以关联波门内量测数量骤减。因此实

际滤波值并不是两分群的中心，而是偏向了某一

分群，即“群中心拖引”。三分群等更多分群的原

理类似。因此，可以将群内目标数量估计的变化

率作为检测群分离的依据。若某一时刻该值超过

阈值 η，则判定为群分离。
２）群划分
检测到群分离后，本文基于 ｋ均值（ｋｍｅａｎｓ）

聚类，将分离后的大群划为若干个分群进行跟踪。

具体步骤如下：

步骤１　预设聚类小群的数量 ｎ。
步骤２　选择聚类中心。选择彼此距离尽量

远的点作为聚类中心，即“最远”原则，这样能够

选出极有可能不在同一簇的点
［１７］
，主要分为以下

几步：①随机选择接收回波中的某一量测点作为
第１个聚类中心。②计算剩余点到第１个聚类中
心的距离，从中选择最大距离对应的点作为第 ２
个聚类中心。③分别计算剩余点到前２个聚类中
心的距离，２个距离中的较小值作为该点到前 ２
个聚类中心的“得分”，选择“得分”最高对应的点

作为第 ３个聚类中心。④以此类推，完成聚类中
心的初始化。

步骤３　根据群内各点与聚类中心的几何距
离，形成 ｎ个分群。而后采用 １．１节中的方法计
算各分群的种子量测、建立新群及滤波更新，对于

分离后的群目标，若发生加（减）速、转弯等整体

机动，同样采用２．１节方法自适应调整波门。
综上，自适应关联波门的 ＩＭＭＣＧＴ算法流程

图如图２所示。

图 ２　自适应关联波门 ＩＭＭＣＧＴ算法流程图

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＩＭＭＣＧＴａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈ

ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｇａｔｅ

３　仿真实验

利用 ＭＡＴＬＡＢ仿真软件进行 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ实
验，验证改进算法的有效性实验结果的评价指标

采用跟踪估计的均方根误差（ＲＭＳＥ）、失跟率和
平均有效量测数量，将 ＲＭＳＥ定义为

Ｅ（ｋ）＝ １
Ｎｍ∑

Ｎｍ

ｃ＝１
［ｘｃ（ｋｋ）－ｘ^（ｋｋ）］

槡
２

（２５）
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式中：Ｎｍ 为 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真次数；ｘ
ｃ
（ｋｋ）和

ｘ^（ｋｋ）分别为第ｃ次运行时ｋ时刻群目标中心状态
的真实值和估计值。目标状态在本实验中选取位置。

定义失跟率为目标失跟次数与仿真次数的比

率。若连续 ｋ１个采样周期位置估计误差 Δｐ都超
过失跟检测阈值 Δｐ０，则判定为失跟。对于两坐标
雷达，有

Δｐ ＝ Δ２ｘ ＋Δ
２

槡 ｙ （２６）
式中：Δｘ、Δｙ分别为 ｘ和 ｙ方向上的位置估计误
差。ｋ１取４，Δｐ取量测标准差的５倍。

平均有效量测数量表示在未失跟的仿真中，

有效量测数量之和在仿真次数和采样次数上的平

均，可通过下式计算得到：

珔ｎ＝ １
ＮｍＮｓ∑

Ｎｍ

ｉ＝１
∑
Ｎｓ

ｋ＝１
ｎｋ，ｉ （２７）

式中：Ｎｓ为单次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ实验中的仿真步数；
ｎｋ，ｉ为在第 ｉ次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ实验中，第 ｋ个采样时
刻关联波门内有效量测的数量。

３．１　仿真条件
跟踪由８个目标组成的群目标，群中各目标

的初始位置在（５００，１０００）ｍ处随机产生，各目标
的间距在 １５０～３００ｍ之间，模拟飞机编队，目标
在 ｘｙ平面内运动。检测概率 Ｐｄ＝０．９８，门概率
ＰＧ＝０．９９９７，关联波门的门限值 γ＝１６，量测误差
为１００ｍ。采样间隔为１ｓ，仿真运动时间为 ９０ｓ，
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真次数为 ５０次。在滤波过程中产
生随机的杂波，初始杂波密度 λ＝１０－６个／ｍ２，杂
波空间位置服从高斯分布，个数服从泊松分布。

ＩＭＭ算法的模型集选取匀速（ＣｏｎｓｔａｎｔＶｅｌｏｃｉｔｙ，
ＣＶ）模型和协同转弯（ＣｏｏｒｄｉｎａｔｅＴｕｒｎ，ＣＴ）模型，
初速度为（３００，１００）ｍ／ｓ，转弯速率为 ５ｒａｄ／ｓ，运
动场景设置如表１所示。

表 １　运动场景

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｏｔｉｏｎｓｃｅｎｅｓ

机动类型 机动时刻及行为

整体机动

ｔ＝０～３０ｓ，匀速
ｔ＝３１～６０ｓ，右转
ｔ＝６１～９０ｓ，匀速

分离机动

ｔ＝０～３４ｓ，匀速
ｔ＝３５ｓ，群分离
分群１：ｔ＝３６～４５ｓ，匀速；ｔ＝４６～６０ｓ，左转
分群２：ｔ＝３６～６０ｓ，右转

３．２　算法性能对比
１）ＩＭＭＣＧＴ算法性能分析
图３为杂波密度 λ＝１０－６个／ｍ２时 ＩＭＭＣＧＴ

算法对群整体机动和分离机动场景下的运动轨迹

图 ３　ＩＭＭＣＧＴ算法跟踪性能

Ｆｉｇ．３　ＴｒａｃｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＩＭＭＣＧＴａｌｇｏｒｉｔｈｍ

及群中心估计。

从图３（ｂ）和（ｃ）可以看出，传统ＩＭＭＣＧＴ算
法跟踪分离后的群目标时，大群中心的预测值偏

向于其中某一分群，而不是跟踪各分群的中心。

２）群分离检测及跟踪
图４为本文算法对群分离场景的检测及

跟踪。

由图 ４（ａ）可以看出，由于传统 ＣＧＴ算法在
群分离后发生了“群中心拖引”，当群在 ｔ＝４２ｓ时
完全分离时，群内的目标数量估计骤减，故基于此

进行群分离检测。由图４（ｂ）可以看出，本文提出
的 ＩＭＭＣＧＴ算法能够对分群进行准确的跟踪。

９３４１
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图 ４　群分离检测与跟踪

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｇｒｏｕｐ

　　３）自适应转移概率的跟踪性能分析
图５为杂波密度 λ＝１０－６个／ｍ２时固定模型

转移概率与本文自适应算法的性能对比。

由图５（ａ）和（ｂ）可以看出，相比于传统固定
转移概率，本文算法能够根据目标机动自适应调

整，增强了优势模型的主导作用。传统算法中优

势模型概率的平均值为 ０．５８，而在本文算法中，
提高至０．７，有效地减少了模型间的不利竞争，由
图５（ｃ）可以看出估计误差减小。由于 ＩＭＭ算法
本身存在着模型切换时间滞后的问题，自适应转

移概率的算法也没有明显改善这一缺点，表现为

机动时刻的误差相对较大。

４）自适应关联波门的跟踪性能分析
图 ６为传统波门与自适应关联波门在位置

估计误差及目标数量估计方面的性能对比。

表 ２和表 ３分别为不同杂波密度下，传统波门与
自适应关联波门在失跟率及平均有效量测数量

的对比。

由图６（ａ）可以看出，通过自适应地实时调整
波门大小，减少了机动时刻的真实量测丢失，所以

在机动时刻，相对传统固定波门，估计误差有了明

显的降低；从图 ６（ｂ）可以看出，自适应关联波门
的ＩＭＭＣＧＴ算法对群内目标数量的估计更接

图 ５　自适应转移概率与固定转移概率性能比较

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｄａｐｔｉｖｅａｎｄ

ｆｉｘｅｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

近于真实值，波门内量测数量的估计分布也相对

集中。通过表 ２和表 ３数据可以看出，２种算法
的失跟率和平均有效量测数量都随着杂波密度的

增加而增加，在各种量测条件下，具有自适应关联

波门的算法均能有效降低失跟率。

５）不同波门放大次数对跟踪误差的影响
不同波门放大次数时位置估计的 ＲＳＭＥ结果

如图 ７所示。由图 ７可知，适当放大波门可以减
少因目标机动而造成的量测丢失，减小跟踪误差；

但当波门放大次数超过某一范围时，波门内混入

较多杂波，此时，杂波对估计群中心的影响将大于

０４４１
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丢失的真实量测，因此跟踪误差增大。该环境下

最佳波门放大次数 ｐ＝２。

图 ６　自适应关联波门与传统波门性能比较

Ｆｉｇ．６　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｇａｔｅａｎｄｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｇａｔｅ

表 ２　不同杂波密度下的失跟率

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｓｓｒａｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｌｕｔｔｅｒｄｅｎｓｉｔｙ

λ／（１０－６个·ｍ－２） 自适应关联波门／％ 传统波门／％

１ １．５０ ２．４０

２ ２．４７ ４．４０

３ ３．７３ ４．５１

４ ３．８４ ５．１３

５ ４．４０ ６．４７

表 ３　不同杂波密度下的平均有效量测数量

Ｔａｂｌｅ３　Ａｖｅｒａｇｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｕｍｂｅｒ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｌｕｔｔｅｒｄｅｎｓｉｔｙ

λ／（１０－６个·ｍ－２） 自适应关联波门／％ 传统波门／％

１ ８．０８８９ ７．９７７８

２ ８．３３３３ ７．６５５６

３ ８．１７７８ ８．４１１１

４ ８．４１１１ ８．３６６７

５ ８．６２２２ ８．３１１１

图 ７　不同波门放大次数的估计误差

Ｆｉｇ．７　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇａｔｅｅｎｌａｒｇｉｎｇｔｉｍｅｓ

４　结　论

１）ＣＧＴ算法与 ＩＭＭ算法相结合，增强了对

１４４１
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群目标机动模式的适应性，通过将最新量测值引

入转移概率的计算，通过后验信息对转移概率进

行实时地修正，增强了优势模型的主导性，减小了

模型间的“不利竞争”，降低了跟踪误差。

２）针对机动时刻关联波门内真实量测丢失
而导致的误跟甚至失跟的问题，结合群整体机动

与分离机动特性，提出了一种群分离检测的方法

并设计了群的自适应关联波门。利用新息协方差

对机动时刻的关联波门进行自适应调整，提高了

跟踪精度。

３）仿真结果表明，本文算法减小了杂波背景
下机动群目标跟踪的 ＲＳＭＥ，降低了失跟率，提高
了对群内目标数量估计的准确性。
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［９］ＬＩＸＲ，ＪＩＬＫＯＶＶＰ．Ｓｕｒｖｅｙｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇ．

ＰａｒｔＶ．Ｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒ

ｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２００５，４１（４）：１２５５１３２１．

［１０］周卫东，孙天，储敏，等．交互式多模型粒子滤波优化重采样

算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（５）：８６５８７１．

ＺＨＯＵＷＤ，ＳＵＮＴ，ＣＨＵＮＭ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌ

ｐａｒｔｉｃｌｅｆｉｌｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓａｍｐｌｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３

（５）：８６５８７１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＺＨＥＮＧＤ，ＷＡＮＧＳ．Ａｎｅｗｉｎｔｅｒａｃｔｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅｔｒａｎｓｉ

ｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｕｐｄａｔｉｎｇ［Ｃ］∥ＩＥＴＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＲａｄａｒＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅ．Ｌｏｎｄｏｎ：ＩＥＴ，２０１５：５６．

［１２］郭志，董春云，蔡远利，等．时变转移概率 ＩＭＭＳＲＣＫＦ机动

目标跟踪算法［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１５（１）：２４３０．

ＧＵＯＺ，ＤＯＮＧＣＹ，ＣＡＩＹＬ，ｅｔａｌ．Ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ

ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄＩＭＭＳＲＣＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ

ｔｒａｃｋｉｎｇ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１５（１）：

２４３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ ＧＲＡＮＳＴＲＯＭ Ｋ，ＷＩＬＬＥＴＴＰ，ＢＡＲＳＨＡＬＯＭ Ｙ．Ｓｙｓｔｅｍａｔｉｃ

ａｐｐｒｏａｃｈｔｏＩＭＭ ｍｉｘｉｎｇｆｏｒｕｎｅｑｕａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｔａｔｅｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１５，

５１（４）：２９７５２９８６．

［１４］宗群，王丹丹，邵士凯，等．多无人机协同编队飞行控制研究

现状及发展［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２０１７，４９（３）：１１４．

ＺＯＮＧＱ，ＷＡＮＧＤＤ，ＳＨＡＯＳＫ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｓｔａｔｕｓａｎｄ

ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｍｕｌｔｉＵＡＶｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，４９（３）：１

１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＧＵＯＹ，ＴＨＡＲＭＡＲＡＳＡＲ，ＲＡＪＡＮＳ，ｅｔａｌ．Ｐａｓｓｉｖｅｔｒａｃｋｉｎｇｉｎ

ｈｅａｖｙｃｌｕｔｔｅｒｗｉｔｈｓｅｎｓｏｒｌｏｃａｔｉｏｎｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１６，５２（４）：

１５３６１５５４．

［１６］靳标，纠博，苏涛，等．一种用于杂波中机动目标跟踪的自适

应关联波门设计方法［Ｊ］．西安交通大学学报，２０１４，４８

（１０）：３５４１．

ＪＩＮＢ，ＪＩＵＢ，ＳＵＴ，ｅｔａｌ．ＡＭｅｔｈｏｄｔｏｄｅｓｉｇｎａｄａｐｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａ

ｔｉｎｇｇａｔｅｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇｉｎｃｌｕｔｔｅｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＸｉ’ａｎＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４，４８（１０）：３５４１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１７］杜明洋，毕大平，王树亮，等．一种混合的机动群目标分离检

测跟踪算法 ［Ｊ］．西安交通大学学报，２０１８，５２（１０）：

１１６１２３．

ＤＵＭＹ，ＢＩＤＰ，ＷＡＮＧＳＬ，ｅｔａｌ．Ａｈｙｂｒｉｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏｄｅ

ｔｅｃｔａｎｄｔｒａｃｋｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔｓｐｌｉｔｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｘｉ’ａｎＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８，５２（１０）：１１６１２３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　杜明洋　男，硕士研究生。主要研究方向：目标跟踪与雷达信

号处理。

毕大平　男，硕士，教授，博士生导师。主要研究方向：电子对

抗侦察和干扰新技术。

潘继飞　男，博士，副教授。主要研究方向：雷达对抗技术与信

号与信息处理技术。

王渊博　男，硕士，工程师。主要研究方向：雷达信号处理

技术。
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　第 ７期 杜明洋，等：自适应关联波门机动群目标跟踪算法

Ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈ
ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｇａｔｅ

ＤＵＭｉｎｇｙａｎｇ１，ＢＩＤａｐｉｎｇ１，，ＰＡＮＪｉｆｅｉ１，２，ＷＡＮＧＹｕａｎｂｏ３

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈｅｆｅｉ２３００３７，Ｃｈｉｎａ；

２．ＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＣｏｕｎｔｅｒｍｅａｓｕｒｅｓＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，Ｈｅｆｅｉ２３００３７，Ｃｈｉｎａ；

３．Ｕｎｉｔ６６０２６ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｚｈａｎｇｊｉａｋｏｕ０７５１４６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎｅｗｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｇａｔｅｆｏｒｓｏｌ
ｖｉｎｇｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｌｏｓｓａｎｄｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｃｅｎｔｒｏｉｄｇｒｏｕｐｔｒａｃｋｉｎｇ（ＣＧＴ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｈｅｎｔｒａｃｋ
ｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔｉｎｃｌｕｔｔｅｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｆｉｒｓｔ，ＣＧＴａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｉｎｔｅｒ
ａｃｔｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌ（ＩＭＭ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｔｈｅｌａｔｅｓｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓｕｓｅｄｔｏｍｏｄｉｆｙｔｈｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｍａｔｒｉｘ．Ｓｅｃｏｎｄ，ａｎｅｗａｄａｐｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｇａｔｅｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｗｈｅｎｔｒａｃｋｉｎｇｏｖｅｒａｌｌａｎｄｓｐｌｉｔｍａｎｅｕ
ｖｅｒｉｎｇｂｙｔｈｅｃｏｖａｒｉａｎｃｅｏｆｍｏｄｅｌｉｎｎｏｖａｔｉｏｎｔｏｇｕａｒａｎｔｅｅｖａｌｉｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｅｘｉｓｔｉｎｇｉｎｔｈｅｇａｔｅ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｄｅｃｒｅａｓｅｓｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｅｄｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＩＭＭａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈ
ｆｉｘｅｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｍａｔｒｉｘａｎｄｉｎｃｒｅａｓｅｓｔｈｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｄｏｍｉｎａｎｔｍｏｄｅｌｆｒｏｍ０．５８ｔｏ０．７ｏｎｔｈｅｏｎｅ
ｈａｎｄ．Ｏｎｔｈｅｏｔｈｅｒｈａｎｄ，ｔｈｅｌｏｓｓｔａｒｇｅｔｒａｔｅｏｆａｄａｐｔｉｖｅｇａｔｅｄｅｓｉｇｎｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ３０％ ｃｏｍ
ｐａｒｅｄｔｏｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｇａｔｅｏｎａｃｃｏｕｎｔｏｆｄｅｃｒｅａｓｉｎｇｖａｌｉｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄｕｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓａｃｅｒｔａｉｎｐｒａｃｔｉｃａｌｖａｌｕｅｉｎｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｒｏｕｐｔａｒｇｅｔ；ｃｅｎｔｒｏｉｄｇｒｏｕｐｔｒａｃｋｉｎｇ（ＣＧＴ）；ｉｎｔｅｒａｃｔｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌ（ＩＭＭ）；ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｉｅｓ；ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｇａｔｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１２０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０３０５１３：２９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３０１．１６１３．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６７１４５３）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＡｎｈｕｉＰｒｏｖｉｎｃｅ，Ｃｈｉｎａ

（１６０８０８５ＭＦ１２３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｄｐｅｅｉ＠１６３．ｃｏｍ
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一类反馈型非线性系统的跟踪控制

虞江航，徐军，黄雨可

（北京理工大学 宇航学院，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：为了完成对一类反馈型非线性系统的控制，研究了该类非线性系统。首先，
根据 ＬａＳａｌｌｅ不变性原理论证了一类自治系统收敛的引理。然后，引入误差函数，通过误差函
数的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数寻找使得误差函数渐近稳定的控制器，再根据引理得出系统状态所跟踪的
轨迹全部收敛，从而使得系统状态均有界，系统的输出趋于输入；论述了控制器使系统状态稳

定的条件，给出了闭环系统稳定性的证明。最后，给出了一个固定翼飞机纵向运动飞行控制系

统的算例，并且按照所提的方法设计了控制器，在 ＭＡＴＬＡＢ的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模块下进行了仿真验
证。结果表明，对于阶跃信号和正弦信号，所提出的控制方法能够使得飞机俯仰角快速收敛跟

踪指令。

关　键　词：非线性系统；反馈；Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法；系统稳定性；飞行控制系统
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文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４４４０７

　　非线性系统的控制问题一直是国内外研究的
热点。目前非线性控制已与自适应控制、模糊控

制和神经网络等学科紧密结合
［１４］
。反步法

（ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ）是解决非线性系统控制问题的重
要方法之一，是一种递归设计算法，它是由 Ｌｏｚａ

ｎｏ、Ｂｒｏｇｌｉａｔｏ［５］和 Ｋｏｋｏｔｏｖｉｃ［６］于 １９９２年所提出

的
［５６］
，经过二十几年的发展，已逐渐成熟

［７８］
，在

工业生产、航空航天等领域均有广泛应用
［９１１］
。

反步法主要是通过递归的方法，寻找使闭环

系统稳定的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，从而得到反馈控制
器。反步法一大特点是递归。为了完成递归，保

证闭环系统的稳定性，反步法需要系统满足在某

次递归时，系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数仅包含此前递归
设计中所稳定的状态。这对于系统本身的结构提

出了一定的要求。满足反步法设计要求的系统称

为严格反馈型系统。

本文提出了一种控制方法，对于某一类反馈

型非线性系统，无须再满足以上要求，从而改为满

足一种有界要求。并且利用一个飞机纵向运动的

算例说明了该方法的有效性。

１　问题的提出

考虑如下反馈型单输入单输出系统：

ｘ＝Ａｘ＋（ｘ）＋ｂｕ
ｙ＝{ ｃｘ

（１）

式中：ｘ＝［ｘ１ ｘ２ … ｘｎ］Ｔ为系统状态；ｕ为系

统输入；ｙ为系统输出；为关于状态 ｘ的非线性
连续函数向量，满足局部 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件；ｂ＝
［０ … ０ １］Ｔ；ｃ＝［１ ０ … ０］；Ａ为 ｎ×ｎ
维矩阵。

由于传统的反步法所要求的系统为严格反馈

型系统，对于式（１）这样的系统，要求 Ａ阵对角线
及以下元素都为 ０。除此之外，反步法所要求的
ｉ仅仅是关于 ｘ１，ｘ２，…，ｘｉ的非线性函数。而在

qwqw
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实际应用中，对象常常很难全部满足以上要求。

此时无法利用反步法实现对系统的控制。所以研

究针对这类系统的控制方法有重要意义。现研究

一个无法满足以上要求的低阶的系统，Ａ和 具
有以下形式：

Ａ＝

０ ｐ１２ … ｐ１ｎ
０  

０ ｐ（ｎ－１）（ｎ）











０

（２）

（ｘ）＝［１（ｘ） ２（ｘ） … ｎ（ｘ）］Ｔ （３）
设计出使系统镇定的非线性控制器，完成系

统的跟踪问题。

２　控制器的设计

设误差函数 ｅ＝［ｅ１ ｅ２ … ｅｎ］Ｔ：

ｅ１ ＝ｘ１－ｒ（ｔ）
ｅ２ ＝ｘ２－α１（ｔ）


ｅｎ ＝ｘｎ－αｎ－１（ｔ
{

）

（４）

式中：αｉ－１（ｔ）为状态 ｘｉ的期望轨迹；ｒ（ｔ）为指令
信号，也即状态 ｘ１的期望轨迹。ｒ（ｔ）应满足二阶
可导，且 ｒ（ｔ）及其导数应满足有界。

定理 １　形如式（１）的三阶系统，若系统
满足：

１）
ｐ１２ｐ２３
ｐ１３

＞０。

２）设 Ｄｃ为 Ｒ上一闭区间，当 ｘ１∈Ｄｃ，ｘ２，
ｘ３∈Ｒ时，１和 ２有界。

当系统的输入定义为

ｕ＝α２－３－ｐ１３ｅ１－ｐ２３ｅ２－ｋ３ｅ３ （５）
式中：

α１ ＝
ｒ－１－ｐ１２ｅ２－ｐ１３ｅ２－ｋ１ｅ１

ｐ１２

α２ ＝
α１－２－ｋ２ｅ２

ｐ
{

２３

（６）

其中：ｋ１、ｋ２和 ｋ３为可调的参数，是正实数。则该
系统镇定，系统的所有状态及控制信号有界。并

且在理论上，跟踪误差最终趋于０。
定理 ２　形如式（１）的四阶系统，若系统

满足：

１）
ｐ１２ｐ２４＋ｐ１３ｐ３４

ｐ１４
＞０且

ｐ１２ｐ２３ｐ３４
ｐ１４

＞０。

２）设 Ｄｃ为 Ｒ上一闭区间，当 ｘ１∈Ｄｃ，ｘ２，ｘ３，
ｘ４∈Ｒ时，１、２和 ３有界。

当系统的输入定义为

ｕ＝α３－４－ｐ１４ｅ１－ｐ２４ｅ２－ｐ３４ｅ３－ｋ４ｅ４ （７）
式中：

α１＝
ｒ－１－ｐ１２ｅ２－ｐ１３ｅ２－ｐ１３ｅ３－ｐ１４ｅ３－ｋ１ｅ１

ｐ１２

α２＝
α１－２－ｐ２３ｅ３－ｐ２４α３－ｋ２ｅ２

ｐ２３

α３＝
α２－３－ｋ３ｅ３

ｐ















３４

（８）

其中：ｋ１、ｋ２、ｋ３和 ｋ４为可调的参数，是正实数。
则该系统镇定，系统的所有状态及控制信号有界。

并且在理论上，跟踪误差最终趋于０。
为了证明上述定理，首先论证２个引理。
引理１［１２］（ＬａＳａｌｌｅ不变性原理）　设 ｆ（ｘ）是

定义域 ＤｄＲ
ｎ
上的局部 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ函数，ΩＤｄ

是一个紧集，并且是关于 ｘ＝ｆ（ｘ）的正向不变集。
设 Ｖ（ｘ）为定义在区域 Ｄｄ上的连续可微函数，在

Ω内满足 Ｖ
·

（ｘ）≤０。设 Ｅ是 Ω内所有满足

Ｖ
·

（ｘ）＝０的 ｘ组成的集合，记 Ｊ是 Ｅ内的最大不
变集。那么当 ｔ→∞ 时，始于 Ω内的每个解都趋
于Ｊ。最后，如果Ｄｄ＝Ｒ

ｎ
，且Ｖ（ｘ）是径向无界的，

那么对于任意初始状态 ｘ（０），当 ｔ→∞时，轨迹
ｘ（ｔ）都将趋于 Ｊ。

由上述引理１，可以证明以下引理２。
引理２　考虑如下 ｎ维系统：

ｘ＝－Ｍｘ＋ｆ（ｘ） （９）
式中：ｆ（ｘ）为定义在 Ｒｎ上的 ｎ维函数向量，满足
Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件。
ｆ（ｘ）＝［ｆ１（ｘ） ｆ２（ｘ） … ｆｎ（ｘ）］Ｔ （１０）

若满足：

１）Ｍ的所有特征值均大于０。
２）Ｍ的特征空间维数等于 ｎ。
３）存在常数 ｃｆ，使得任意 ｘ∈ Ｒｎ，都有

ｆ（ｘ）≤ｃｆ。
则系统对于任意的初始状态 ｘ（０），ｔ＞０时

ｘ（ｔ）都满足有界。
证明　由于 ｆ（ｘ）的２范数有界，其各分量也

都有界。所以存在实数序列｛ａｎ｝和｛ｂｎ｝，使得
ａｉ＜ｆｉ（ｘ）＜ｂｉ。设 珔ｘｉ为 ｘ不包含 ｘｉ分量的向量，

即 珔ｘｉ＝［ｘ１ … ｘｉ－１ ｘｉ＋１ … ｘｎ］Ｔ，因此有

ａｉｘｉ ＜∫
ｘｉ

０
ｆｉ（ｕ，珔ｘｉ）ｄｕ＜ｂｉｘｉ　　ｘｉ＞０

ｂｉｘｉ ＜∫
ｘｉ

０
ｆｉ（ｕ，珔ｘｉ）ｄｕ＜ａｉｘｉ　　ｘｉ＜

{ ０
（１１）

取

Ｖ（ｘ）＝１
２
ｘＴＭＴｘ－∑

ｎ

ｉ＝１
∫
ｘｉ

０
ｆｉ（ｕ，珔ｘｉ）ｄｕ （１２）

用 ２个函数 ｈｍｉｎ（ｘ）和 ｈｍａｘ（ｘ）来表示

∑
ｎ

ｉ＝１
∫
ｘｉ

０
ｆｉ（ｕ，珔ｘｉ）ｄｕ的下界和上界：

５４４１
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ｈｍｉｎ（ｘ）＝α
Ｔｘ

ｈｍａｘ（ｘ）＝β
Ｔ{ ｘ

（１３）

式中：

α（ｘ）＝［ｐ１（ｘ１） ｐ２（ｘ２） … ｐｎ（ｘｎ）］Ｔ

β（ｘ）＝［ｑ１（ｘ１） ｑ２（ｘ２） … ｑｎ（ｘｎ）］
{ Ｔ

ｐｉ（ｘｉ）＝

ａｉ　　 ｘｉ＞０

０ ｘｉ＝０

ｂｉ ｘｉ ＜
{

０

ｑｉ（ｘｉ）＝

ｂｉ　　 ｘｉ＞０

０ ｘｉ＝０

ａｉ ｘｉ ＜
{

０

注意，α和 β并不连续，但 ｈｍｉｎ（ｘ）和 ｈｍａｘ（ｘ）
是连续的。令

Ｖｍｉｎ（ｘ）＝
１
２
ｘＴＭＴｘ－ｈｍａｘ（ｘ）

Ｖｍａｘ（ｘ）＝
１
２
ｘＴＭＴｘ－ｈｍｉｎ（ｘ









 ）

（１４）

所以有

Ｖｍｉｎ（ｘ）≤ Ｖ（ｘ）≤ Ｖｍａｘ（ｘ） （１５）
Ｖ（ｘ）对 ｔ求导：

Ｖ
·

（ｘ）＝ｘＴＭＴｘ－∑
ｎ

ｉ＝１
ｆｉ（ｘ）ｘｉ＝ｘ

ＴＭＴｘ－ｆＴ（ｘ）ｘ＝

　　 －［－ｘＴＭＴ＋ｆＴ（ｘ）］ｘ＝－ｘＴｘ＝－ ｘ２

（１６）

可知，Ｖ
·

（ｘ）对于任意 ｘ∈Ｒｎ都有Ｖ
·

（ｘ）≤０。
取 Ω＝｛ｘ∈Ｒｎ Ｖ（ｘ）≤ｌ｝，ｌ是正实数。对于所有

ｘ∈Ω，有Ｖ
·

（ｘ）≤０。若在 ｔ＝０时刻，Ｖ（ｘ（０））≤ｌ，

那么 ｘ（０）处于Ω内，所以Ｖ
·

（ｘ（０））≤０；因此在下
一时刻有 Ｖ（ｘ（ｔ））≤Ｖ（ｘ（０））≤ｌ。所以下一时
刻的 ｘ（ｔ）也包含在 Ω内。从而对于所有的 ｔ＞０，
都有 ｘ（ｔ）∈Ω。因此，Ω是关于系统的正向不
变集。

设 Ｍ的 ｎ个特征值为 λ１，λ２，…，λｎ，由于 Ｍ
的特征空间维数为 ｎ，所以有 ｎ个线性无关的特
征向量。因此对于任意非零向量 ｘ∈Ｒｎ，总是存
在 ｎ个实数 ｃ１，ｃ２，…，ｃｎ，使得

ｘ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｃｉｐｉ （１７）

式中：ｐｉ为对应特征值 λｉ的特征向 量。设

λｍｉｎ（Ｍ）表示 Ｍ 的最小特征值，由式 （１４）、
式（１７），有

Ｖｍｉｎ（ｘ）＝
１
２
ｘＴＭＴｘ－ｈｍａｘ（ｘ）＝

　　 １
２
ｘＴＭＴ∑

ｎ

ｉ＝１
ｃｉｐｉ－β

Ｔｘ＝１
２
ｘＴ∑

ｎ

ｉ＝１
ｃｉλｉｐｉ－

　　βＴｘ≥ １
２
ｘＴλｍｉｎ（Ｍ）∑

ｎ

ｉ＝１
ｃｉｐｉ－β

Ｔｘ＝

　　 １
２λｍｉｎ

（Ｍ）ｘＴｘ－βＴｘ≥

　　 １
２λｍｉｎ

（Ｍ）ｘ２－ β· ｘ （１８）

ｘ→∞时，β为实数，λｍｉｎ（Ｍ）＞０，因此
Ｖｍｉｎ（ｘ）→ ∞。Ｖｍｉｎ（ｘ）是径向无界的，对于
Ｖｍａｘ（ｘ）也有相同的结果。又由式（１５），可以得出
Ｖ（ｘ）也是径向无界的。所以对于任意一个 ｌ＞０，
集合 Ω＝｛ｘ∈Ｒｎ Ｖ（ｘ）≤ｌ｝都是有界的。根据 Ω
的定义，它又是一个闭集，故 Ω是一个紧集。设
Ｅ＝｛ｘＶ

·

（ｘ）＝０，ｘ∈Ω｝，则 Ｅ＝｛ｘ ｘ＝０｝。而
ｘ＝－Ｍｘ＋ｆ（ｘ）＝０就是系统的平衡点，故 Ｅ为
不变集。其最大不变集 Ｊ等于自身。根据引
理１，集合 Ω是关于系统的正向不变的紧集，在 Ω
内满足Ｖ

·

（ｘ）≤０。集合 Ｅ＝｛ｘＶ
·

（ｘ）＝０，ｘ∈Ω｝，
其最大不变集 Ｊ＝Ｅ。又 Ｖ（ｘ）径向无界，故对于
任意的初始状态 ｘ（０），当 ｔ→∞时，轨迹 ｘ（ｔ）都
将趋于集合 Ｊ。也就是系统的解 ｘ（ｔ）→Ｍ－１ｆ（ｘ）。
而 ｆ（ｘ）有界，因此 ｘ（ｔ） 在全局上都满足
有界。 证毕

接下来仅证明定理 ２，定理 １的证明方法与
定理２类似。

证明　如式（１）的四阶系统状态方程可以
写为

ｘ１ ＝ｐ１２ｘ２＋ｐ１３ｘ３＋ｐ１４ｘ４＋１
ｘ２ ＝ｐ２３ｘ３＋ｐ２４ｘ４＋２
ｘ３ ＝ｐ３４ｘ４＋３
ｘ４ ＝ｕ＋










４

（１９）

考虑由误差函数 ｅ构成的系统，取正定函数
Ｖ（ｅ）：

Ｖ（ｅ）＝１
２
ｅＴＩｅ （２０）

式中：Ｉ为单位阵。则

Ｖ（ｅ）＝１
２
ｅ２１＋

１
２
ｅ２２＋

１
２
ｅ２３＋

１
２
ｅ２４ （２１）

对 Ｖ（ｅ）求导，并且代入式（４）、式（１９）得

Ｖ
·

（ｅ）＝ｅ１（ｘ１－ｒ）＋ｅ２（ｘ２－α１）＋ｅ３（ｘ３－α２）＋
　　ｅ４（ｘ４－α３）＝ｅ１（ｐ１２ｅ２＋ｐ１２α１＋ｐ１３ｅ３＋ｐ１３α２＋
　　ｐ１４α３＋１－ｒ）＋ｅ２（ｐ２３ｅ３＋ｐ２３α２＋ｐ２４α３＋
　　２－α１）＋ｅ３（ｐ３４α３＋３－α２）＋ｅ４（４＋ｕ＋
　　ｐ１４ｅ１＋ｐ２４ｅ２＋ｐ３４ｅ３－α３） （２２）
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利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ逆向法，先令
ｐ１２ｅ２＋ｐ１２α１＋ｐ１３α２＋ｐ１４α３＋１－ｒ＝－ｋ１ｅ１
ｐ２３α２＋ｐ２４α３＋２－α１ ＝－ｋ２ｅ２
ｐ３４α３＋３－α２ ＝－ｋ３ｅ

{
３

（２３）
最后令

ｕ＝α３－４－ｐ１４ｅ１－ｐ２４ｅ２－ｐ３４ｅ３－ｋ４ｅ４ （２４）
则可以使得

Ｖ
·

（ｅ）＝－ｋ１ｅ
２
１－ｋ２ｅ

２
２－ｋ３ｅ

２
３－ｋ４ｅ

２
４ ＜０

　　ｅ∈ Ｒ４，ｅ≠０ （２５）
且 Ｖ（ｅ）径向无界，则由误差函数 ｅ构成的系

统全局渐近稳定。也就有当 ｔ→∞，有 ｅ→０，即
ｘ→［ｒ α１ α２ α３］Ｔ。注意，此时已有 ｘ１有界。
若能证明函数 α１、α２和 α３在 ｔ→∞时收敛，则有
系统镇定，所有状态均有界。

由式（２３），消去 α３得

α１ ＝－
ｐ１２ｐ２４
ｐ１４
α１－

ｐ１３ｐ２４
ｐ１４

－ｐ( )２３ α２＋

　　ｇ１（ｅ，ｒ）－
ｐ２４
ｐ１４
１＋２

α２ ＝－
ｐ１２ｐ３４
ｐ１４
α１－

ｐ１３ｐ３４
ｐ１４
α２＋

　　ｇ２（ｅ，ｒ）－
ｐ３４
ｐ１４
１＋

















３

（２６）

式中：ｇ１和 ｇ２为关于 ｅ和 ｒ的连续函数。ｅ收敛，
信号的导数 ｒ也有界，所以 ｇ１和 ｇ２有界。ｘ１有
界时，１、２和 ３有界。由引理 ２，α１和 α２有
界。由式（２３）第１式，α３为 α１、α２和有界量的线
性组合，所以 α３也有界。所以状态 ｘ都有界，因
而 ４有界。α３满足局部 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件，故 α３也
有界。由式（２４）可知 ｕ也有界。所有状态及控
制信号有界。 证毕

３　算　例

机体轴下，某固定翼飞机纵向运动的动力学

方程与运动学方程分别为
［１３］

ｍ（Ｖ
·

ｕ ＋Ｖｗｑ）＝－Ｄｃｏｓα＋Ｌｓｉｎα－ｍｇｓｉｎθ＋
　　ＴｃｏｓＴ

ｍ（Ｖ
·

ｗ －Ｖｕｑ）＝－Ｄｓｉｎα－
　　Ｌｃｏｓα＋ｍｇｃｏｓθ－ＴｓｉｎＴ
ｑＩｙ ＝Ｍ＋Ｔｚ













Ｔ

（２７

{
）

θ
·

＝ｑ
Ｖｕ ＝Ｖｃｏｓα
Ｖｗ ＝Ｖｓｉｎα

（２８）

式中：Ｖ为飞行速度；Ｖｕ和 Ｖｗ分别为机体轴下飞
行速度在 ｘ轴和 ｚ轴的分量；Ｄ为阻力；Ｌ为升力；
Ｔ为发动机推力；Ｍ为俯仰力矩；α为飞机迎角；θ
为速度倾角；ｑ为俯仰角速率；ｍ为飞机的质量；Ｉｙ
为绕 ｙ轴的转动惯量；ｚＴ为发动机推力线到重心
的距离；Ｔ为推力线与机体轴的安装角。

做以下假设：

假设１　Ｔ为常数，即油门杆位置不变。

假设２　Ｖ为常数，Ｖ
·

＝０。只关心飞机姿态
的变化，而不关注飞机速度的变化。

式（２７）、式（２８）可以化为

θ
·

＝ｑ

α＝
ｍｇｃｏｓ（θ－α）－Ｌ－Ｔｓｉｎ（Ｔ ＋α）

ｍＶ
＋ｑ

ｑ＝
Ｍ＋ＴｚＴ
Ｉ













ｙ

（２９）
式中：

Ｌ＝１
２ρ
Ｖ２ＳｗＣＬ

Ｍ ＝１
２ρ
Ｖ２ＳｗｃＡＣＭ

其中：ρ为飞机所在高度的空气密度；Ｓｗ为机翼面
积；ｃＡ为平均气动弦长；ＣＬ和 ＣＭ 分别为升力系
数和俯仰力矩系数。

假设３　忽略升降舵对升力的作用。由于控
制舵面的贡献主要是产生转动力矩，其生成的气

动力很小。

因此升力系数可以写为

ＣＬ ＝ＣＬ０＋ＣＬαα （３０）
式中：ＣＬ０为零升力系数；ＣＬα为受迎角 α影响的
系数。

俯仰力矩系数写为两部分构成：一部分由控

制升降舵偏角 δｅ直接作用，另一部分由飞机当前
状态决定。

ＣＭ ＝ＣＭ１（α，ｑ）＋ＣＭ２（α，δｅ） （３１）
式中：ＣＭ２＝－ｃδ（δｅ＋α）

［１４］
，ｃδ为关于 δｅ的一个正

的常数；ＣＭ１由插值得出，不必知道其函数表达式。
设 ｘ＝［θ α ｑ］Ｔ，ｕ＝δｅ，系统可以写为

ｘ１ ＝ｘ３
ｘ２ ＝－ｃαｘ２＋ｘ３＋２（ｘ１，ｘ２）
ｘ３ ＝－ｃｅｕ＋３（ｘ２，ｘ３

{
）

（３２）

式中：ｃα和 ｃｅ都为正实数。ｃα、ｃｅ和 ２、３表达
式分别为

ｃα ＝
ρＶＳｗＣＬα
２ｍ

ｃｅ ＝
ρＶ２ＳｗｃＡｃδ
２Ｉ










ｙ
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２＝
ｇ
Ｖ
ｃｏｓ（ｘ１－ｘ２）＋

Ｔ
ｍＶ
ｓｉｎ（Ｔ＋ｘ２）－

ρＶＳｗＣＬ０
２ｍ

３＝
ρＶ２ＳｗｃＡ
２Ｉｙ

［ＣＭ１（ｘ２，ｘ３）－ｃδｘ２］＋
ＴｚＴ
Ｉ










ｙ

可以看出，２满足定理 １中的有界条件。作
变量代换 ｚ＝Ｔｘ：
ｚ１

ｚ２

ｚ












３

＝

１ ０ ０

０ １ ０

０ －ｃα











１

ｘ１

ｘ２

ｘ












３

（３３）

式（３２）变为
ｚ１ ＝ｃαｚ２＋ｚ３

ｚ２ ＝ｚ３＋２

ｚ３ ＝－ｃα（ｚ３＋２）＋ｃｅｕ＋










３

（３４）

再设

φ２（ｚ１，ｚ２）＝２（ｘ１，ｘ２）

φ３（ｚ１，ｚ２，ｚ３）＝－ｃα［ｚ３＋２（ｘ１，ｘ２）］＋３（ｘ２，ｘ３）

式（３４）变为

ｚ１ ＝ｃαｚ２＋ｚ３

ｚ２ ＝ｚ３＋φ２（ｚ１，ｚ２）

ｚ３ ＝ｃｅｕ＋φ３（ｚ１，ｚ２，ｚ３










）

（３５）

显然，φ２也满足定理 １中的有界条件。系
统（３５）满足定理１所有条件，因此根据定理 １可
以设计出控制器。

以某喷气式飞机为例，马赫数 Ｍａ＝１．２，飞行
高度 Ｈ＝１６７６４ｍ，将飞机及大气的各数据［１３１５］

代

入系统，并且在 ＭＡＴＬＡＢ的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模块下进行
仿真验证。并用低通滤波器和限幅器对输入信号

舵偏角 ｕ进行过滤。
１）阶跃信号
对于给定的阶跃值 ｒ＝１２°，设计参数为 ｋ１＝

５，ｋ２＝１０，ｋ３＝１，飞机俯仰角变化如图１所示。
由图１可以看出，俯仰角与指令信号的误差

收敛的非常快，在 ｔ＝５ｓ时几乎完成了对指令的
跟踪，并且稳态误差很小。阶跃信号下系统的

３个状态变化如图２所示。
由图２可以看出，系统的 ３个状态最终均收

敛。俯仰角和俯仰角速率收敛较快，迎角收敛于

５．６°，故飞机将以６．４°的速度倾角爬升。
２）正弦信号
对于正弦信号 ｒ＝２５°ｓｉｎ（０．５ｔ）＋５°，飞机的

俯仰角变化如图３所示。
俯仰角在经过半个周期后，已经完成了对指

令的跟踪。这说明对于俯仰角剧烈变化的情形，

控制器依然能够有效完成跟踪。正弦信号下系统

的３个状态变化如图４所示。
从图４中可以看出，系统状态均随指令信号

保持稳定的周期变化。

图 １　阶跃信号下俯仰角变化曲线

Ｆｉｇ．１　Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｕｎｄｅｒｓｔｅｐｓｉｇｎａｌ

图 ２　阶跃信号下系统状态变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｓｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｓｔｅｐｓｉｇｎａｌ

图 ３　正弦信号下俯仰角变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｕｎｄｅｒｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｓｉｇｎａｌ

８４４１
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图 ４　正弦信号下系统状态变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｓｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｓｉｇｎａｌ

４　结　论

本文针对一类反馈型非线性系统，在系统低

阶的情况下，提出了一种控制方法。该方法能保

证系统所有状态即控制信号都有界。以某固定翼

飞机纵向运动为例进行仿真，对于阶跃信号和大

幅度剧烈变化的正弦信号，仿真结果说明：

１）控制器能够保证闭环系统的稳定性，所有
状态全部有界。

２）控制器可以有效的完成跟踪任务，通过调
整设计参数，跟踪误差可以收敛于满足需要的小

范围内。

３）系统输出的收敛速度非常快。
后续的工作将专注于控制系统的鲁棒性，以

及将控制方法推广至高阶系统。
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ｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，１９９３，４０（８）：１４５３１４６０．

［９］ＨＯＵＺＧ，ＺＯＵＡＭ，ＣＨＥＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｎ

ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｌｙｄｒｉｖｅｎｎｏｎｈｏｌｏｎｏｍｉｃｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｖｉａｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ

ａｎｄｆｕｚｚｙａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，１７（４）：８０３８１５．

［１０］李海涛，闫斌．基于自适应反步的 ＤＧＭＳＣＭＧ框架伺服系统

控制方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（４）：

７０３７１０．

ＬＩＨＴ，ＹＡＮＢ．Ａｄａｐｔｉｖｅｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｕｓｅｄｉｎ

ＤＧＭＳＣＭＧｇｉｍｂａｌｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，４２（４）：７０３７１０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］方一鸣，任少冲，王志杰，等．永磁同步电动机转速自适应模

糊 Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ控制［Ｊ］．电机与控制学报，２０１１，１５（６）：

９７１０２．

ＦＡＮＧＹＭ，ＲＥＮＳＣ，ＷＡＮＧＺＪ，ｅｔａｌ．ＡｄａｐｔｉｖｅｆｕｚｚｙＢａｃｋ

ｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐｅｅｄｏｆｐｅｒｍａｎｅｎｔｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓ

ｍｏｔｏｒ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｉｃＭａｃｈｉｎｅｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１１，１５（６）：９７１０２

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＬＡＳＡＬＬＥＪＰ．Ｔｈｅｅｘｔｅｎｔｏｆａｓｙｍｐｔｏｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄ

ｉｎｇｓｏｆｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓｏｆｔｈｅＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓｏｆ

Ａｍｅｒｉｃａ，１９６０，４６（３）：３６３３６５．

［１３］徐军，杨亚炜．飞机电传操纵系统［Ｍ］．北京：北京理工大学

出版社，２０１８：６５７４．

ＸＵＪ，ＹＡＮＧＹＷ．Ａｉｒｃｒａｆｔｆｌｙｂｙｗｉｒｅｓｙｓｔｅｍ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，２０１８：６５７４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１４］ＸＵＨ，ＭＩＲＭＩＲＡＮＩＭ，ＩＯＡＮＮＯＵＰ．Ｒｏｂｕｓｔｎｅｕｒａｌａｄａｐｔｉｖｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃａｉｒｃｒａｆｔ：ＡＩＡＡ２００３５６４１［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２００３．

［１５］ＷＡＮＧＱ，ＳＴＥＮＧＥＬＲＦ．Ｒｏｂｕｓｔｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｈｙｐｅｒ

ｓｏｎｉｃａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，

２０００，２３（１）：１５２６．

　作者简介：

　虞江航　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行动力学与控制。

徐军　男，博士，副教授。主要研究方向：飞行动力学与控制、

非线性微分几何控制、飞行控制系统原型技术。

黄雨可　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器总体设计。
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Ｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｃｌａｓｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｉｎｆｅｅｄｂａｃｋｆｏｒｍ
ＹＵＪｉａｎｇｈａｎｇ，ＸＵＪｕｎ，ＨＵＡＮＧＹｕｋｅ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｃｌａｓｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｉｎｆｅｅｄｂａｃｋｆｏｒｍ，ｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｓ
ｓｔｕｄｉｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏＬａＳａｌｌｅ’ｓｉｎｖａｒｉａｎｃｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅ，ｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆａｃｌａｓｓｏｆａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｓｙｓｔｅｍｓ
ｉｓｐｒｏｖｅｄ．Ｔｈｅｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅＬｙａｐｕｎｏｖｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｕｓｅｄｔｏｆｉｎｄｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎａｓｙｍｐｔｏｔｉｃａｌｌｙｓｔａｂｌｅ．Ｔｈｅｎ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｌｅｍｍａ，ｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ
ｔｒａｃｋｅｄｂｙｔｈｅｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｓａｒｅａｌｌｃｏｎｖｅｒｇｅｄ，ｓｏｔｈａｔｔｈｅｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｓａｒｅｂｏｕｎｄｅｄａｎｄｔｈｅｏｕｔｐｕｔｏｆｔｈｅｓｙｓ
ｔｅｍｃｏｎｖｅｒｇｅｓｔｏｉｎｐｕｔ．Ｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｐｒｏｏｆｏｆｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍａｒｅｇｉｖｅｎ．Ｆｉｎａｌ
ｌｙ，ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｎｆｉｘｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｕｎｄｅｒｔｈｅＳｉｍｕｌｉｎｋｍｏｄｕｌｅ
ｏｆＭＡＴＬＡＢ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｆｏｒｓｔｅｐｓｉｇｎａｌｓａｎｄｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｓｉｇｎａｌｓ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃａｎｅｎａｂｌｅ
ｔｈｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｏｑｕｉｃｋｌｙｃｏｎｖｅｒｇｅｔｈｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｍｍａｎｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ；ｆｅｅｄｂａｃｋ；Ｌｙａｐｕｎｏｖｍｅｔｈｏｄｓ；ｓｙｓｔｅｍｓｔａｂｉｌｉｔｙ；ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２６１３：４２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２５．１３４５．００６．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｊｕｎ２３２４＠ｘ２６３．ｎｅｔ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｌｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ７

　收稿日期：２０１８１０１８；录用日期：２０１９０３２０；网络出版时间：２０１９０４１００８：５４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４０８．０８５１．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：航空发动机复杂系统安全性教育部长江学者创新团队 （ＩＲＴ０９０５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｑｉｕｔｉａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：丁水汀，邓长春，邱天，等．随机误差对容腔瞬态换热试验影响分析及抑制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（７）：
１４５１１４５８．ＤＩＮＧＳＴ，ＤＥＮＧＣＣ，ＱＩＵＴ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｒａｎｄｏｍｅｒｒｏｒｏｎｃａｖｉｔｙｔｒａｎｓｉｅｎｔｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒｔｅｓｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（７）：１４５１１４５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０５９８

随机误差对容腔瞬态换热试验影响分析及抑制

丁水汀１，２，邓长春１，２，邱天１，２，，李江涵１，２，单晓明３，贺宜红３

（１．北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３；　２．航空发动机气动热力国家级重点实验室，北京 １０００８３；

３．中国航发湖南动力机械研究所，株洲 ４１２０００）

　　摘　　　要：针对容腔瞬态换热试验中测试数据的随机误差被数据处理的差分过程放大
的问题，定量分析了随机测试误差对换热特性的影响，并提出抑制方法。结果表明：容腔内壁

面对流换热特性误差对瞬态温度随机误差最为敏感，导致换热特性试验结果不确定度高。将

改进经验模态分解（ＥＭＤ）算法应用于数据差分处理过程中可以有效抑制测试随机误差对换
热特性的影响。在容腔充气过程中，采用误差抑制方法后，容腔壁面换热特性的最大误差从

１２９．０７％降到６３．６２％，时均误差从２５．２４％降到８．１２％。
关　键　词：空气系统；容腔；随机误差；误差分析；经验模态分解
中图分类号：Ｖ２３１．１＋３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４５１０８

　　航空发动机空气系统是处于发动机主流道内
侧、外侧的转子与静子或转、静子之间的联系各

腔、间隙、流孔的空气流路的总称
［１］
。广泛应用

流体网络法
［２１２］
计算空气系统压力分布、流量分

配等参数。但目前能够计算瞬态换热特性的流体

网络法在公开文献中鲜见报道。为弥补这一不

足，需开展空气系统元件瞬态换热试验。容腔元

件作为典型瞬态元件，是空气系统瞬态换热特性

试验的基础研究元件。

国内外相关学者对容腔充放气过程进行过一

系列研究。Ｄｕｔｔｏｎ和 Ｒｏｂｅｒｔ［１３］开展了单孔容腔
充、放气试验，对比了绝热模型和等熵模型的区

别，但未研究充、放气过程中的换热特性。Ｔｈｏｒｎ
ｃｒｏｆｔ等［１４］

针对单孔容腔充、放气过程，利用模型

与试验对比的方法确定多变过程中多变指数，建

立了可以预测容腔充、放气过程中腔内压力与温

度随时间变化的模型。李世武
［１５］
、马崇扬

［１６］
等

对方腔内自然对流换热展开过数值模拟的研究。

杨丽红
［１７］
对容腔放气过程进行过数值模拟研究，

并建立了热力学模型。郭钟华等
［１８］
针对气动真

空系统中容腔，利用“停止法”得出了真空抽吸过

程中的换热系数。但此方法对于试验系统控制能

力要求较为苛刻，并不适用于大多数类型的试验。

丁水汀、于航、邱天
［１９２０］

等利用一种非绝热单孔

容腔瞬态响应的零维建模方法，进一步表明非绝

热容腔模型较绝热模型能够更精确地反映容腔的

真实响应规律，且在１０Ｈｚ的数采频率下对非绝热
单孔容腔元件充气过程换热特性开展过试验研

究，获得了容腔元件的初步换热规律。

由于真实航空发动机空气系统中的瞬态响应

时间在毫秒量级，试验中为捕捉更准确的容腔瞬

态换热特性，需要提高数据采集频率。在高频状

态下，某些试验测试误差会被数据处理的差分过

程放大。因此了解试验中换热特性对各种测试参

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907020&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdkJkVG1BdXBuM2hZMFFvQldyQUw5TzdSd1ZBND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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数随机误差的敏感性并掌握有效的误差抑制方法

是试验成功的关键。为指导相关试验的开展，本

文利用瞬态数值计算结果分析 ５０Ｈｚ数据采集频
率下，测试随机误差对试验结果的影响。将利用

计算流体力学 （ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
ＣＦＤ）技术计算所得的非绝热单孔容腔充气过程
中满足各守恒定律的数据作为整个充气过程中真

实数据。结合试验方案和现有技术水平，对相关

数据附加噪声以模拟试验测试随机误差。将利用

无噪声数据与有噪声数据算出的换热特性进行对

比，分析换热特性误差对不同参数测试随机误差

的敏感性。并利用改进经验模态分解（Ｅｍｐｉｒｉｃａｌ
ＭｏｄｅＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＥＭＤ）［２１２３］算法对实验数据
进行光顺处理，降低测试随机误差的影响。本

文研究内容对空气系统中其他类型容腔元件的

充放气过程换热特性试验的开展均有借鉴

意义。

１　相关理论

１．１　物理模型
航空发动机空气系统中的一些腔室结构可抽

象为单孔容腔结构
［２４］
。本文将实际航空发动机

空气系统内部复杂单孔容腔结构简化为单孔方形

腔，其物理模型如图 １所示。方形腔边长 ０．３ｍ，
进气口是一收缩状的喷嘴，处于壁面中心位置。

喷嘴进口直径为３０ｍｍ，出口直径为１０ｍｍ。

图 １　容腔物理模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｃａｖｉｔｙ

１．２　试验原理及测试方法
单孔容腔充气过程换热特性试验应用的假设

与文献［１９］中提出的假设相同。实际试验中根
据能量守恒方程获取充气过程中的换热特性。单

孔容腔在整个充气过程中任意时间段内满足开口

系统能量守恒方程：

ｄＵ＝ｄＨ＋δＱ （１）

腔内气体的内能变化量 ｄＵ等于流进的空气
带来的焓值增量 ｄＨ和腔内气体与容腔壁面的换
热量 δＱ之和。在任一 Δｔ时间段内，ｄＵ和 ｄＨ可
以用向后差分的方法近似表示为

ｄＵ＝ｃＶＴ（ｔ）ｍ（ｔ）－ｃＶＴ（ｔ－Δｔ）ｍ（ｔ－Δｔ） （２）

ｄＨ＝ｃＰｉｎＴｉｎ（ｍ（ｔ）－ｍ（ｔ－Δｔ）） （３）

式中：ｃＶ为空气比定容热容；Ｔ（ｔ）为腔内平均温
度；ｃＰｉｎ为进口空气比定压热容；Ｔｉｎ为进口气流温
度；ｍ（ｔ）为腔内 ｔ时刻气体质量；Δｔ＝０．０２ｓ。腔
内壁面与腔内气体交换的热流密度 ｑ表示为

ｑ＝δＱ
ＡΔｔ

（４）

在计算热流密度的过程中，忽略喷嘴进口面

积，即容腔表面积 Ａ与边长 Ｌ的关系为：Ａ＝６Ｌ２。
对流换热系数 ｈ及平均努塞尔数 Ｎｕ表示为

ｈ＝ ｑ
Ｔｗ －Ｔ（ｔ）

（５）

Ｎｕ＝ｈＬ
λ

（６）

式中：Ｔｗ为容腔壁面温度；λ为空气导热系数。
试验中所需测量的物理量包括 Ｌ、Ｔｉｎ、Ｔ（ｔ）、
ｍ（ｔ）和 Ｔｗ。其中 Ｌ、Ｔｉｎ与 Ｔｗ在试验中保持不
变，属于稳态测量参数。Ｔ（ｔ）与 ｍ（ｔ）是瞬态测
量参数。

针对 Ｔ（ｔ）的测量，可以采用响应时间在毫秒
量级的高频响热电偶

［２５２７］
。利用流量计测量进

口流量随时间变化关系，再进行积分处理可测得

ｍ（ｔ）。但在目前的气体流量测量技术中，毫秒级
的热式气体质量流量计往往在某些特定的流量下

具备快速响应特性，流量测试范围也存在一定的

局限
［２８］
。因此试验中难以实现 ｍ（ｔ）的直接测

量。一种简单的方法是根据理想气体状态方程反

推 ｍ（ｔ），如式（７）所示：

ｍ（ｔ）＝Ｐ（ｔ）Ｖ
ＲｇＴ（ｔ）

（７）

式中：Ｐ（ｔ）为腔内平均压力；Ｒｇ为气体常数；Ｖ
为容腔体积。此方法要求测量 Ｐ（ｔ）。文 献

２５４１
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［２９３０］介绍的压阻型压力传感器可以满足本文
试验频率要求。

１．３　数据样本的获取
样本数据来源于瞬态 ＣＦＤ结果。工质为理

想气体。腔内温度变化不大时，忽略物性参数

随温度变化的影响。物性参数如表 １所示。进
口气流温度为 ２９５Ｋ，进口绝对压力为 １９１５０４Ｐａ，
壁面温度为４００Ｋ，进口喷嘴壁面绝热。腔内初始
压力为 １０１３２５Ｐａ，初始速度为 ０，初始温度为
２９５Ｋ。

ＣＦＤ结果如图２所示。充气初始阶段，Ｐ（ｔ）
与 Ｔ（ｔ）快速增高。充气阶段结束后不再有外部
气体对腔内进行能量补充，但腔内气体温度低于

腔壁面温度，气体与壁面存在换热，Ｔ（ｔ）缓慢升
高，Ｐ（ｔ）变化不明显。根据 ＣＦＤ结果可以确定在
此工况下，充气过程大约持续 ０．６８ｓ，故取 ０．６８ｓ
前的计算数据作为样本数据。

表 １　理想气体物性参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｉｄｅａｌｇａｓ

参数
ｃＰ／（Ｊ·（ｋｇ·

Ｋ）－１）
λ／（Ｗ·（ｍ·
Ｋ）－１）

μ／（１０－５ｋｇ·
（ｍ·ｓ）－１）

Ｒｇ／（Ｊ·（ｋｇ·

Ｋ）－１）

数值 １００４．４ ０．０２６１ １．８３１ ２８７

图 ２　ＣＦＤ结果

Ｆｉｇ．２　ＣＦＤｒｅｓｕｌｔｓ

２　误差分析

２．１　测试随机误差给定
随机误差是试验中难以消除的误差，大小取

决于现有测试技术水平。本文试验中随机误差来

源于试验件尺寸、气流压力与温度的测量。根据

文献［３１３９］介绍的高精度加工及测试技术，试验
中各测试数据的误差给定如表２所示。稳态测试
误差 δＬ、δＴｉｎ与 δＴｗ给定为常数，瞬态测试误差

δＰ（ｔ）与 δＴ（ｔ）按正态分布３σ原则［４０］
给定。

表 ２　试验随机误差

Ｔａｂｌｅ２　Ｒａｎｄｏｍｅｒｒｏｒｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

δＬ／ｍｍ δＴｉｎ／Ｋ δＴｗ／Ｋ δＰ（ｔ）／Ｐａ δＴ（ｔ）／Ｋ

０．１ ０．３ ０．３ Ｎ（０，１５２） Ｎ（０，０．２２）

２．２　分析结果
定义 Ｎｕｅｒ为含有误差的努赛尔数，换热特性

相对误差百分比 δＮｕ为

δＮｕ＝
Ｎｕｅｒ－Ｎｕ
Ｎｕ

×１００％ （８）

表２给定的常数误差引起的结果误差如图 ３
所示。几何尺寸的测量误差引起的换热特性误差

为常数，相对误差只有 ０．０７％。在充气初始阶段
的０．０２ｓ内，δＴｉｎ引起的误差存在误差峰值。因
为这一时间段内腔内参数不严格符合集总假设，

按照差分的方法算得的 ｄＨ相对误差较大。在整
个充气过程中由于非集总性引起的峰值较小，因

此本文不对此进行详细研究。整个充气过程中常

数误差引起的换热特性偏差先增后降。这是因为

随着充气过程的进行，腔内温度与压力不断升高，

对换热误差产生放大效应。到充气阶段后期，腔

内压力与温度变化缓慢，进气流量不断下降直至

图 ３　稳态误差对 Ｎｕ的影响

Ｆｉｇ．３　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｔｅａｄｙｅｒｒｏｒｏｎＮｕ
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为０。进气流量的减小对误差产生缩小效应。在
包含全部单向偏差的状态下，换热特性相对误差

在１．８０％以内。
图４给出腔内瞬态相对压力 ｐｒｅｌ测试偏差对

换热特性的影响。在充气过程的大部分时间点

上，ｐｒｅｌ测试偏差对换热特性的影响不大。ｐｒｅｌ偏差
在３８．７８Ｐａ以内的情况下，换热特性最大相对偏
差不到２．００％。

图５给出腔内瞬态温度测试误差对换热特性
的影响。腔内温度测试误差对试验结果影响显

著，所得换热特性折线图存在大幅波动。温度误

差在０．４６４℃以内的情况下换热特性相对误差最
高可达１３０．２２％。

图６展示了腔内温度与压力误差同时存在时
的换热特性结果。换热特性波动状态与图 ５（ｂ）
相似，波动幅值较大，最高误差达到 １２９．０７％，时
均误差为 ２５．２４％。可见，腔内瞬态温度测试随
机误差对试验结果的影响最为显著，使得试验结

果不能准确反映换热规律。

在直接测量的瞬态误差无明显波动状态下，

换热特性的大幅度波动表明在数据处理过程中存

在误差放大环节。误差放大的环节存在于腔内气

体内能增量ｄＵ与质量流量ｍ（ｔ）－ｍ（ｔ－Δｔ）的

图 ４　压力偏差对 Ｎｕ的影响

Ｆｉｇ．４　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｅｒｒｏｒｏｎＮｕ

图 ５　温度误差对 Ｎｕ的影响

Ｆｉｇ．５　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｒｒｏｒｏｎＮｕ

图 ６　全部瞬态误差对 Ｎｕ的影响

Ｆｉｇ．６　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｌｌｔｒａｎｓｉｅｎｔｅｒｒｏｒｓｏｎＮｕ

计算中。波动来源于 ΔＰ与 Δ（Ｐ／Ｔ），表达式
如下：

ΔＰ＝Ｐ（ｔ）－Ｐ（ｔ－Δｔ） （９）

Δ（Ｐ／Ｔ）＝Ｐ（ｔ）／Ｔ（ｔ）－Ｐ（ｔ－Δｔ）／Ｔ（ｔ－Δｔ）

（１０）

瞬态测试误差同时存在的情况下 ΔＰ与
Δ（Ｐ／Ｔ）的计算结果如图 ７所示。可以发现，ΔＰ
的计算对瞬态测试误差的放大作用不明显，Δ（Ｐ／
Ｔ）影响显著，结果折线图存在较大波动现象。这
一波动现象在后续数据处理中会被进一步放大，

４５４１
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图 ７　ΔＰ与 Δ（Ｐ／Ｔ）计算结果

Ｆｉｇ．７　ΔＰａｎｄΔ（Ｐ／Ｔ）ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

导致试验结果难以反映实际的换热特性。因此，

除了提高测试精度外，抑制 Δ（Ｐ／Ｔ）的波动也是
试验的关键环节。

３　ＥＭＤ光顺处理

３．１　ＥＭＤ算法应用
ＥＭＤ算法对于非线性、非平稳信号的处理具

有独特的优越性，其基本原理及信号处理过程在

文献［２１２３］中有详细介绍。同时此算法对于离
散数字曲线具有良好的光顺作用

［２２］
，因此适用于

试验数据 Δ（Ｐ／Ｔ）的光顺处理中。
应用 ＥＭＤ算法进行滤波及光顺处理时，处理

效果会受到端点效应
［１６１８］

的影响。本文基于极

值平移法
［１８］
的基本思想，根据信号端点附近的极

值特征，在信号端点后增加两对极值点。具体方

法是取０．６２～０．６８ｓ的数据，每个数据减去一常
数后作为延续信号直接放在原始数据后。极值点

的数量、选择方法及被减常数取值不同会对处理

结果产生一定影响，本文不重点研究。

３．２　光顺处理效果
利用 ＥＭＤ算法对 Δ（Ｐ／Ｔ）进行光顺处理的

效果如图 ８所示。应用传统 ＥＭＤ算法对 Δ（Ｐ／
Ｔ）进行处理时，端点效应的影响较为明显。主要
体现在充气过程接近尾声时处理后数据存在反常

现象。应用改进 ＥＭＤ算法进行处理，端点效应得
到有效抑制，Δ（Ｐ／Ｔ）的波动状态得到了明显的
改善。

应用改进 ＥＭＤ算法进行光顺处理后，得到的
换热特性折线图如图 ９所示。改进 ＥＭＤ算法的
应用对最终换热特性的结果产生显著改善，换热

特性波动幅值明显缩小。在充气过程接近尾声时

的换热特性误差较大，最大误差从 １２９．０７％降到
６３．６２％，时均误差从２５．２４％降到 ８．１２％。精度
大幅提高，换热特性折线图可反映容腔充气过程

近似真实的换热特性变化规律。

图 ８　ＥＭＤ算法对 Δ（Ｐ／Ｔ）处理效果对比

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆΔ（Ｐ／Ｔ）ｔｒｅａｔｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

ｂｙＥＭＤａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ９　改进 ＥＭＤ算法的应用效果

Ｆｉｇ．９　ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄＥＭＤａｌｇｏｒｉｔｈｍ

４　结　论

针对容腔充气过程换热试验的数据处理过程

中差分处理方法放大随机误差的问题，分析了误

差放大效应的主要环节并采用改进 ＥＭＤ算法进
行误差抑制，得出以下结论：

１）误差放大环节主要存在于进气流量的计
算中，此环节将腔内平均温度测试误差放大，影响

试验结果。

２）腔内平均温度以外的测试参数随机误差
对试验结果影响较小。

５５４１
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３）改进 ＥＭＤ算法的应用可以显著降低试验
测试随机误差的影响，在本文研究的工况中，此算

法使试验最大误差从 １２９．０７％降到 ６３．６２％，时
均误差从２５．２４％降到８．１２％。
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ｓｉｇｎａｌｄｅｎｏｉｓｉｎｇ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］盛柯芳．基于 ＥＭＤ的离散数字曲线光顺方法［Ｄ］．杭州：浙

江工业大学，２００８．

ＳＨＥＮＧＫＦ．ＥＭＤｂａｓｅｄｓｍｏｏｔｈｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｒｅｓｅａｒｃｈｆｏｒｄｉｇ

ｉｔａｌｃｕｒｖｅｓａｎｄｓｕｒｆａｃｅｓ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
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　第 ７期 丁水汀，等：随机误差对容腔瞬态换热试验影响分析及抑制

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］王学敏，黄方林．ＥＭＤ端点效应抑制的一种实用方法［Ｊ］．

振动、测试与诊断，２０１２，３２（３）：４９３４９７．

ＷＡＮＧＸＭ，ＧＵＡＮＧＦＬ．ＡｐｒａｃｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒＥＭＤｅｎｄｐｏｉｎｔ

ｅｆｆｅｃｔｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎ，Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ＆

Ｄｉａｇｎｏｓｉｓ，２０１２，３２（３）：４９３４９７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］陈光，洪杰，马艳红．航空燃气涡轮发动机结构［Ｍ］．北京：

北京航空航天大学出版社，２０１０：１０７．

ＣＨＥＮＧ，ＨＯＮＧＪ，ＭＡＹＨ．Ａｖｉａｔｉｏｎｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅｓｔｒｕｃ

ｔｕｒｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１０：１０７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２５］吕鹏飞，裴东兴，沈大伟．基于 Ｋ型热电偶的瞬态测温技术

的研究［Ｊ］．传感技术学报，２０１４，２７（６）：７７５７８０．

ＬＶＰＦ，ＰＥＩＤＸ，ＳＨＥＮＤＷ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｔｈｅｒ

ｍｏｍｅｔｒｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎＫｓｔｙｌｅｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｎｓｏｒｓａｎｄＡｃｔｕａｔｏｒｓ，２０１４，２７（６）：７７５７８０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］王瑞，张志杰，李岩峰，等．基于热电偶的爆炸场温度补偿方

法及其 ＬａｂＶＩＥＷ实现［Ｊ］．爆破器材，２０１６，４５（１）：６０６４．

ＷＡＮＧＲ，ＺＨＡＮＧＺＪ，ＬＩＹＦ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｂａｓｅｄｅｘ

ｐｌｏｓｉｏｎｆｉｅｌｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｉｔｓＬａｂ

ＶＩＥＷ ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＥｘｐｌｏｓｉｖｅＭａｔｅｒｉａｌｓ，２０１６，４５（１）：

６０６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］赵化彬，张志杰．爆炸瞬态温度测试中热电偶传感器实时补

偿技术［Ｊ］．火工品，２０１７（１）：４９５３．

ＺＨＡＯＨＢ，ＺＨＡＮＧＺＪ．Ｔｈｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｓｅｎ

ｓｏｒｒｅａｌｔｉｍｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｉｎｅｘｐｌｏｓｉｖｅｔｒａｎｓｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｔｅｓｔ［Ｊ］．Ｉｎｉｔｉａｔｏｒｓ＆Ｐｙｒｏｔｅｃｈｎｉｃｓ，２０１７（１）：４９５３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２８］赵伟国．热式气体质量流量测量方法与工程学系及系统研

究［Ｄ］．杭州：浙江大学，２００９．

ＺＨＡＯＷ Ｇ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅ

ｔｈｅｒｍａｌｇａｓｆｌｏｗ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］轩春青，轩志伟，赖富文．压力传感器测试系统的动态校准

及特性分析［Ｊ］．传感技术学报，２０１５，２８（７）：９８２９８６．

ＸＵＡＮＣＱ，ＸＵＡＮＺＷ，ＬＡＩＦＷ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍａｎｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｎｓｏｒｓａｎｄＡｃｔｕａｔｏｒｓ，２０１５，２８（７）：９８２９８６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３０］杨文杰，张志杰，王代华，等．压力传感器动态误差修正方法

的 ＦＰＧＡ实现［Ｊ］．传感技术学报，２０１７，３０（３）：４０２４０６．

ＹＡＮＧＷ Ｊ，ＺＨＡＮＧＺＪ，ＷＡＮＧＤＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｄｙ

ｎａｍｉｃｅｒｒｏｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｂｙＦＰＧＡ［Ｊ］．

ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｎｓｏｒｓａｎｄＡｃｔｕａｔｏｒｓ，２０１７，３０（３）：４０２

４０６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］郑敬超．车铣数控加工精度分布规律的研究［Ｄ］．沈阳：东

北大学，２００８．

ＺＨＥＮＧＪＣ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒｕｌｅｏｆｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｃｏｎｔｒｏｌｔｕｒｎｉｎｇａｎｄｍｉｌｌｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ［Ｄ］．Ｓｈｅｎｙａｎｇ：Ｎｏｒｔｈｅａｓｔ

ｅｒｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３２］卞金洪，王吉林，周锋．高精度压力传感器中温度补偿技术

研究［Ｊ］．哈尔滨理工大学学报，２０１１，１６（６）：５５５７．

ＢＩＡＮＪＨ，ＷＡＮＧＪＬ，ＺＨＯＵＦ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｍ

ｐｅｎｓａｔｉｏｎｏｎｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＨａｒｂｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，１６（６）：５５

５７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３３］付新菊，关威．卫星用高精度压力传感器研究［Ｊ］．仪表技

术与传感器，２０１８（２）：１５１１５３．

ＦＵＸＪ，ＧＵＡＮＷ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒ

ｕｓｅｄｉｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］．ＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔＴｅｃｈｎｉｑｕｅａｎｄＳｅｎｓｏｒ，２０１８

（２）：１５１１５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３４］聂绍忠．硅压阻式压力传感器的高精度补偿算法及其实现

［Ｊ］．自动化仪表，２０１８，３９（６）：４９５３．

ＮＩＥＳＺ．Ｈｉｇｈａｃｃｕｒａｔｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｓｉｌｉｃｏｎｐｉｅ

ｚｏｒｅｓｉｓｔｉｖｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒａｎｄｉｔｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｓｓ

ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ，２０１８，３９（６）：４９５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３５］唐兆廷．航天器用热电偶测温仪的设计［Ｄ］．西安：西安电

子科技大学，２０１１．

ＴＡＮＧＺＴ．Ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｔｈｅｒｍｏｍｅｔｅｒ

［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：ＸｉｄｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３６］赵勇，伍先达．高精度温度快速测量系统设计［Ｊ］．自动化

与仪器仪表，２００８（６）：２１２３．

ＺＨＡＯＹ，ＷＵＸＤ．Ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｒａｐｉｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａ

ｔｉｏｎ，２００８（６）：２１２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３７］刘武发，李素艳，张才吉，等．网络接口高精度热电偶设计与

误差分析［Ｊ］．仪表技术与传感器，２００８（１１）：７５７８．

ＬＩＵＷ Ｆ，ＬＩＳＹ，ＺＨＡＮＧＣＪ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｈｉｇｈａｃｃｕｒａｔｅｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｗｉｔｈｎｅｔｗｏｒｋｉｎｔｅｒｆａｃｅ［Ｊ］．Ｉｎ

ｓｔｒｕｍｅｎｔＴｅｃｈｎｉｑｕｅａｎｄＳｅｎｓｏｒ，２００８（１１）：７５７８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［３８］张鹏，伍宇烨，许煜雄，等．低温热电偶的标定及标定过程中

的非线性现象的研究［Ｊ］．低温物理学报，２００３，２５（１）：

５１５５．

ＺＨＡＮＧＰ，ＷＵＹＹ，ＸＵＹＸ，ｅｔａｌ．Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｌｏｗｔｅｍｐｅｒａ

ｔｕｒｅｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｓａｎｄｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｒｅｌａｔｅｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｈｅｎｏｍｅ

ｎａ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＬｏｗＴｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＰｈｙｓｉｃｓ，２００３，２５

（１）：５１５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３９］任成，李聪新，杨星团．高温气冷堆环境模拟装置热电偶信

号波动问题研究［Ｊ］．原子能科学技术，２０１４，４８（增刊）：

５８８５９３．

ＲＥＮＣ，ＬＩＣＸ，ＹＡＮＧＸＴ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｒｍｏｃｏｕｐｌｅｓｉｇ

ｎａｌｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｉｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆａｃｉｌｉｔｙｏｆ

ｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇａｓｃｏｏｌｅｄｒｅａｃｔｏｒ［Ｊ］．ＡｔｏｍｉｃＥｎｅｒｇｙＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，４８（Ｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔ）：５８８５９３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［４０］丁振良．误差理论与数据处理［Ｍ］．哈尔滨：哈尔滨工业大

学出版社，２０１４：１７１８．

ＤＩＮＧＺＬ．Ｅｒｒｏｒｔｈｅｏｒｙａｎｄｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ［Ｍ］．Ｈａｒｂｉｎ：Ｈａｒ

ｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，２０１４：１７１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　丁水汀　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：燃气轮

机热端旋转部件流动与换热机理及航空发动机适航性设计与

验证技术。

邓长春　男，硕士研究生。主要研究方向：航空发动机瞬态空

气系统网络。
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进动弹道目标平动补偿与分离

韩立繤１，田波１，冯存前１，２，，贺思三１

（１．空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１；　２．信息感知技术协同创新中心，西安 ７１００７７）

　　摘　　　要：弹道目标在中段高速运动时会造成微多普勒曲线的叠加折叠，此时传统的
平动补偿方法并不适用于弹道目标。在分析进动锥体弹道目标各个散射点的频率特性后，发

现曲线交点处的频率完全是由平动引起的。根据这一特性，提出一种利用时频图交点信息进

行平动补偿的方法。首先，得到回波信号的时频骨架图；然后，采用基于双边滤波器的 Ｈａｒｒｉｓ
角点检测方法提取出时频骨架中的角点进而得到时频图中的交点坐标；最后，利用交点坐标估

计出平动参数进行平动补偿。针对传统 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法在曲线交点容易产生错误关联的问题，提
出一种利用交点信息的分段 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法对补偿后的时频曲线进行分离。仿真实验验证了所
提方法的有效性。

关　键　词：弹道目标；微多普勒；平动补偿；角点检测；Ｖｉｔｅｒｂｉ算法
中图分类号：ＴＮ９５７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４５９０８

　　弹道导弹中段防御一直是国际政治和军事领
域关注的重点。弹道目标识别是一种典型的非合

作式目标识别，目标的形状、结构、表面材料电磁

参数和常规运动特性等特征对先验信息要求较

高，而攻击方弹道导弹参数通常很难获取，这些特

征在弹道导弹目标识别中的实用性受到限制，而

且弹道目标通常会在中段释放子弹头诱饵，此时

传统的目标识别方式难以从中分辨出真弹头，而

基于难以模仿的目标固有属性微动特性的应用为

其提供了新的突破口
［１３］
。

目前，国内外在弹道目标微动特性方面已经

做了大量的研究，其中，文献［４］得出多点和噪声
对微多普勒提取影响不大这一结论。文献［５］提
出可以将中段弹道目标的平动近似为多项式表

达，利用最小二乘法估计出了平动参数，但该方法

只适用于单散射源或目标含有一个强散射源和若

干个弱散射源的情况。文献［６］利用形态学中的

骨架提取方法得到了清晰的微多普勒曲线。文献

［７］利用 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法构造时频滤波器从而提取出
时频图中各个信号分量，但该方法只能用于时频

曲线交叠不明显的情况，不具备普遍适用性。

本文针对以上问题，提出了一种利用图像处

理领域中的角点检测进行平动补偿的方法，可以

对含有多散射点的目标实现较好效果的平动补

偿。然后利用基于交点信息的分段 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法
对回波信号实现了分离处理，较好地解决了传统

Ｖｉｔｅｒｂｉ算法的频率跳变及错误关联问题。

１　进动锥体弹道目标微动特性

锥体弹道目标的进动模型如图１所示。以弹
头的进动轴为 ｚ轴，弹头质心为坐标原点 Ｏ，进动
轴与弹头自旋轴为 ｙＯｚ平面，ｘ轴满足右手螺旋
定理。设弹头质心 Ｏ距弹头顶端 Ａ的距离为 ｈ１，
距弹头底部圆心的距离为 ｈ２，弹头总高度设为 ｈ，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907021&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdkJkVG1BdXBuM2hZMFFvQldyQUw5TzdSd1ZBND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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图 １　锥体弹道目标进动模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｔａｒｇｅｔ’ｓｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

弹头底面圆的半径为 ｒ，半锥角为 ε。弹头进动轴
与自旋轴夹角为 θ，初始时刻的方位角为 φ０，进动
角速度为 ωｃ，自旋角速度为 ωｓ。雷达视线（ＬＯＳ）
入射方向的俯仰角 α，方位角为 φ，与自旋轴的夹
角为 β。

理论计算和测量试验均表明，锥体弹道目标

的散射中心通常表现为入射线和目标对称轴所构

成的平面与目标不连续处边缘的交点
［８］
。由此

可知，当雷达波束照射到处于进动状态的锥体弹

道目标时，会在锥顶 Ａ，锥底边缘与电磁波入射平
面的交点 Ｂ、Ｃ处形成散射中心。

在不考虑遮挡效应的情况下，文献［８］分别
对３个散射点进行分析，可以得到在 ｔ时刻各个
散射点的微多普勒公式分别为

ｆＡｄ ＝
２
λ
ωｃｈ１ｓｉｎθｓｉｎαｃｏｓ（ωｃｔ＋φ０）

ｆＢｄ ＝ ｈ２＋ｒ
Ｆ（ｔ）

（１－Ｆ（ｔ））（１＋Ｆ（ｔ槡
[ ]

））
·

　　 ２ωｓｉｎθｃｏｓα
λ

ｃｏｓ（ωｃｔ＋φ０）

ｆＣｄ ＝ ｈ２－ｒ
Ｆ（ｔ）

（１－Ｆ（ｔ））（１＋Ｆ（ｔ槡
[ ]

））
·

　　 ２ωｓｉｎθｃｏｓα
λ

ｃｏｓ（ωｃｔ＋φ０

















 ）

（１）

式中：Ｆ（ｔ）＝ｓｉｎθｓｉｎαｓｉｎ（ωｃｔ＋φ０）＋ｃｏｓθｃｏｓα，
λ为信号波长；ω为角速速。

可以看出，对于理想散射点 Ａ，该点的运动仅
仅表现为自旋，运动方式较为简单，符合正弦调制

规律；对于滑动散射点 Ｂ、Ｃ，这两点的运动表现为
自旋和锥旋的合成，运动形式比较复杂，不再满足

简单的正弦调制规律。

此时假设雷达发射波长为 λ的信号，则接收
到的雷达基频回波信号可以表示为

ｓ（ｔ）＝ ∑
ｋ＝Ａ，Ｂ，Ｃ

ｅｘｐ －ｊ４π
λ
Ｒｋ（ｔ( )） （２）

式中：Ｒｋ（ｔ）为 ｔ时刻 ｋ散射点与雷达的径向
距离。

物体处于高速平动时会出现多普勒折叠现

象，弹道目标在中段飞行时，弹道是相对平稳的，

此时雷达会处于“粗跟”状态。可以利用某个观

测时间内的脉冲测得的速度 ｖｉ对回波信号进行

重构补偿，从而完成对速度的粗补偿
［９］
。粗补偿

后的径向距离可以近似表示为

Ｒ′ｋ（ｔ）≈ ｒ０＋ｖ０ｔ＋
１
２
ａｔ２＋ｒｋ（ｔ） （３）

式中：ｒ０、ｖ０、ａ和 ｒｋ（ｔ）分别为 ｔ时刻散射点 ｋ的径
向初始距离、速度、加速度和微动距离。

在实际雷达回波中要考虑遮挡效应带来的影

响，通过分析可以得出各个散射点的可见条件如

表１所示。
表 １　散射点可见角度

Ｔａｂｌｅ１　Ｖｉｓｉｂｌｅａｎｇｌｅｏｆｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

散射点 可见角度范围

Ａ ０＜β＜π－ε

Ｂ ０＜β＜π

Ｃ ０＜β＜ε

可以设一个条件函数 γ（ｔ），当满足表 １时，
γ（ｔ）的函数值为１，其余时刻为０。

综上所述，基频回波信号可以表示为

ｓ（ｔ）＝ ∑
ｋ＝Ａ，Ｂ，Ｃ

ｅｘｐ －ｊ４π
λ
Ｒ′ｋ（ｔ( )）γ（ｔ） （４）

基频信号相位的一阶导数即为频率信息，因

此可以推导出进动锥体弹道目标的频率为

ｆ（ｔ）＝（ｆｔ＋ｆｉ）γ（ｔ）＝－
２
λ
（ｖ０＋ａｔ）＋ｆ[ ]ｉγ（ｔ）

（５）
式中：ｆｔ和 ｆｉ分别为目标平动与微动导致的频率。

２　基于角点检测的平动补偿

通过式（１）和式（５）可以看出，当各个散射点
的频率相同时（表现为时频图上的曲线交点），应

当满足ｆｉ＝０这一条件，即时频图上曲线的交点所
对应的频率与目标散射点的微动特性无关，完全

受平动控制，所以可以通过交点信息反推平动信

息，从而进行精度较高的平动补偿。

在这里引进图像处理领域中的角点检测
［１０］

算法提取时频图的交点信息。

现有的角点检测算法一般分为 ３类［１１］
：基于

０６４１
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结构边缘轮廓的角点检测
［１２］
；基于图像灰度强度

的角点检测
［１３］
；基于模板匹配的角点检测。常见

的角点检测算法有 Ｈａｒｒｉｓ算法、ＨａｒｒｉｓＬａｐｌａｃｅ算
法、Ｈｅ＆Ｙｕｎｇ［１４］算法等。其中基于 Ｈａｒｒｉｓ算法
的角点检测方法被公认为是效果较好的角点检测

方法之一。但 Ｈａｒｒｉｓ算法存在对尺度变换敏感且
提取出的角点是像素级别的缺陷，ＨａｒｒｉｓＬａｐｌａｃｅ
算法存在极值、定位精度以及冗余检测等问题。

如将上述方法直接运用到时频图的交点检测中，

检测的效果不是很理想。

可以分别在以下２个方面加以改进。
１）对时频图进行预处理。采用数学形态学

图像处理技术对时频图进行加工。通过这一处理

可以较好地消除噪声的影响、提高分析精度。

２）采用改进的 Ｈａｒｒｉｓ角点检测方法。针对
Ｈａｒｒｉｓ角点检测方法的不足，采用一种基于双边
滤波器的 Ｈａｒｒｉｓ角点检测方法。具体流程如下：

步骤１　假设像素点（ｘ，ｙ）的灰度为 Ｉ（ｘ，ｙ），
Ｉ
ｘ
和
Ｉ
ｙ
分别为图像在 ｘ轴方向和 ｙ轴方向的一阶

导数。定义（ｘ，ｙ）与（ｘ１，ｙ１）两个像素点之间的空
间距离 ｄｋ和灰度距离 ｄｈ分别为

ｄｋ ＝ （ｘ－ｘ１）
２＋（ｙ－ｙ１）槡

２
（６）

ｄｈ { [＝ Ｉ
ｘ（ｘ，ｙ）－

Ｉ
ｘ
（ｘ１，ｙ１ ]）

２

＋

[　　 Ｉ
ｙ（ｘ，ｙ）－

Ｉ
ｙ
（ｘ１，ｙ１ ]） }

２ １
２

（７）

从而建立双边滤波函数 ｗ（ｘ，ｙ）为

ｗ（ｘ，ｙ）＝１
ｕ
ｅｘｐ －

ｄ２ｋ
２σ( )

ｋ

ｅｘｐ －
ｄ２ｈ
２σ( )

ｈ

（８）

式中：ｕ为归一化常数；σｋ和 σｈ分别为空间距离
标准差和灰度距离标准差。

步骤２　利用双边滤波函数得到自相关函数
矩阵 Ｍ。

Ｍ ＝∑
ｘ，ｙ
ｗ（ｘ，ｙ）

Ｉ
( )ｘ

２ Ｉ
ｘ
·
Ｉ
ｙ

Ｉ
ｙ
·
Ｉ
ｘ

Ｉ
( )ｙ













２
（９）

步骤３　计算角点检测算子 Ｒ。
Ｒ＝ｄｅｔＭ －ｑ（ｔｒＭ）２ （１０）
式中：ｄｅｔＭ表示 Ｍ矩阵的行列式；ｔｒＭ表示矩
阵 Ｍ的迹；ｑ为一常数，这里取 ０．０６。当 Ｒ值为
像素点在３×３范围内最大值且大于设定的阀值
时即可认为该点为角点。

在检测出角点后，提取出角点的坐标（ｘ，ｙ），
数值 ｘ即为时频图交点的时间点取值，数值 ｙ即

为时频图交点的频率取值。原则上只需２个交点
信息即可求解出平动项参数 ｖ０、ａ的信息，在这里
为保证精度减少误差，可以将交点两两组合求解

出一组平动项参数信息再取平均即可估计出平动

参数。

在利用时频图交点求解出平动参数即 ｖ′０、ａ′
后，即可利用平动补偿函数 ｓ′（ｔ）对原来的回波进
行平动补偿。

ｓｐ（ｔ）＝ｓ（ｔ）ｓ′（ｔ）＝

　　ｓ（ｔ）ｅｘｐ －ｊ４π
λ ｖ′０ｔ＋

１
２
ａ′ｔ( )[ ]２ （１１）

３　基于交点信息的曲线分离

Ｖｉｔｅｒｂｉ算法［１５］
是一种以信号能量大小为依

据，对多分量信号进行抽取的算法。这种算法假

设瞬时频率曲线是一条相对平滑的曲线，对瞬时

频率估计就是为了使下式的估计路径最小化：

ｆ
＾
＝ａｒｇｍｉｎ

ｋ（ｎ）∈
[

Ｋ
∑
Ｎ

ｎ＝１
ｕ（ＧＤ（ｎ，ｋ（ｎ）））＋

　　∑
Ｎ－１

ｎ＝１
ｇ（ｋ（ｎ），ｋ（ｎ＋１ ]）） （１２）

式中：Ｋ为时频分布中所有可能路径的集合；Ｎ为
采样点个数；ｕ（ｘ）为定义在 ＧＤ（ｎ，ｋ（ｎ））函数上
的代 价 函 数，表 征 点 的 权 值；ｇ（ｘ，ｙ）表 示
ｘ－ｙ的代价函数，在这里依据下式取值：

ｇ（ｘ，ｙ）＝
０　　　 ｘ－ｙ≤ ξ

１　　　 ｘ－ｙ ＞{ ξ
（１３）

式中：ξ为相邻 ２个瞬时频率点频率变化的期望
值，一般取决于时频变换的频率分辨率

［１６］
。

在经过平动补偿后，时频曲线将会聚焦在零

频附近，此时如果采用传统的 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法进行曲
线分离，将会在时频曲线交点处产生错误关联从

而无法精确分离各个曲线
［１７］
，而且往往会因为交

点处的复杂情况导致计算时间大大增加。在这里

提出一种可以充分利用之前所提取出交点信息的

分段 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法对交叉程度较高的弹道目标回
波时频图进行分离，具体步骤如下：

步骤１　根据交点信息将曲线分段。
步骤２　利用 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法对每段图像分别进

行曲线分离。

步骤３　分别计算每段图像交点附近不同曲
线的斜率，利用斜率大小对曲线进行编号。

步骤４　将相邻两段图像编号相同的曲线合
并，从而实现整体曲线的分离。

１６４１
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４　仿真实验

进行以下仿真实验验证本文算法的有效性。

仿真参数设置：设雷达发射载频为 ６ＧＨｚ，脉
冲重复频率为５００Ｈｚ，带宽为５ＭＨｚ的单频信号，
观测时间为２ｓ，信噪比为２ｄＢ。锥体弹道目标的
锥体高度 ｈ１ ＝２ｍ、ｈ２ ＝０．５ｍ，底面半径 ｒ＝
０．５ｍ，进动角 θ＝１０°，进动角速度 ωｃ＝４πｒａｄ／ｓ，

雷达视线入射方向的俯仰角 α＝π４
，与自旋轴的

夹角 β＝２π３
。经过平动预补偿后的 ｖ＝－２ｍ／ｓ、

ａ＝２．５ｍ／ｓ２。
图２仿真了在经过平动预补偿后，锥体弹道

目标的３个散射中心造成的回波多普勒曲线，可
以看出在观测时间内３条曲线共有８个共同的交
点，且３条曲线随时间作同方向的近似线性倾斜
运动。

随后对图２中的时频曲线进行加工。建立一
个２５×２５像素的高斯空间掩模对图像进行平滑
处理，再进一步将其转化为二值化图像，然后提取

图像骨架得到图３。

图 ２　锥体弹道目标回波时频图

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｍａｇｅｏｆｃｏｎｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｔａｒｇｅｔｅｃｈｏ

图 ３　时频曲线骨架

Ｆｉｇ．３　Ｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｋｅｌｅｔｏｎ

对于图３可以采用本文提及的角点检测算法
得到角点坐标。因角点检测算法是对整个图像进

行检测，图像的坐标轴和单位等部分被当成检验

对象后，会出现大量位于坐标轴上的多余角点并

增加检验时间，从而影响整体检测的结果，故这里

在角点检测前先将图像的坐标隐去，只对所需要

的时频曲线进行检测。

将检测到的角点绘制在图４中。可以看出此
时检测出１２个角点，其中第２、５、６、７个曲线交点
处有多个角点聚集，第 ３个曲线交点未检测出角
点。由这 １２个曲线交点坐标估计出平动参数
ｖ＝－１．９５８８ｍ／ｓ，ａ＝２．４６０５ｍ／ｓ２。

利用估计出的平动参数结合式（１１）对回波
信号时频图进行平动补偿可以得到图 ５。从图 ５
中可以看出，平动补偿很好地消除了平动项对时

频图的影响，此时时频曲线近似分布在零频附近，

从而验证了本文算法的有效性。

再在图５的基础上对时频曲线进行加工并提
取出角点，可以得到图 ６。从图 ６中可以看出，总
共检测出 ９个角点，这 ９个角点其中的 ８个是曲
线的交点，有一个是曲线的最高点。利用这 ９个
交点坐标对图５进行分段处理，将时频曲线分

图 ４　角点检测图

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｒｎｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｍａｇｅ

图 ５　平动补偿后的时频图

Ｆｉｇ．５　Ｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｍａｇｅａｆｔｅｒ

ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ
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为９段可以得到图 ７。再利用本文提出的分段
Ｖｉｔｅｒｂｉ算法对每段图像进行处理，对每一段的时
频曲线进行分离，结果如图８所示。

将相邻两段图像斜率相同的曲线用相同颜色

图 ６　平动补偿后的角点检测图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｒｎｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｍａｇｅａｆｔｅｒｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

标识，然后将相同颜色的曲线合并即可得到完整

的分离曲线，如图９所示。
图１０为采用文献［７］中的 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法直接

对时频图中曲线进行分离的结果。

从图 ９、图 １０的对比中可以看出，本文提出
的分段 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法较传统的 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法在交点
处分离曲线的准确度有很大提升。原因是本文提

出的分段 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法利用时频曲线中的交点对
图像进行处理，充分利用了图像本身的特性，将复

杂的处理过程简洁化，从而避免了 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法带
来的频率跳变及错误关联问题。

为进一步分析本文提出算法在不同信噪比情

况下的分离效果，接下来在不同信噪比条件下各

进行１００次的蒙特卡罗仿真，定义归一化均方根
误差为

图 ７　分段处理效果图

Ｆｉｇ．７　Ｐｅｒｉｏｄｓｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｅｆｆｅｃｔｉｍａｇｅ

图 ８　分段 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法分离处理

Ｆｉｇ．８　ＳｅｐａｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｂｙｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎＶｉｔｅｒｂｉａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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Δ＝ １
Ｄ∑

Ｄ

ｄ＝１
∑
ｉ
（Ｘ
＾
ｄ（ｉ）－Ｘｄ（ｉ））

２ ∑
ｉ
（Ｘｄ（ｉ））[ ]

槡
２

（１４）

式中：Ｄ为蒙特卡罗仿真次数；Ｘ
＾
ｄ（ｉ）为第 ｄ次实

验中的第 ｉ条曲线；Ｘｄ（ｉ）为理论上第 ｄ次实验中
的第 ｉ条曲线。不同信噪比条件下不同方法的归
一化均方根误差如图１１所示。

图 ９　分段 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法抽取的曲线

Ｆｉｇ．９　ＣｕｒｖｅｓｅｘｔｒａｃｔｅｄｂｙｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎＶｉｔｅｒｂｉａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 １０　Ｖｉｔｅｒｂｉ算法抽取的曲线

Ｆｉｇ．１０　ＣｕｒｖｅｓｅｘｔｒａｃｔｅｄｂｙＶｉｔｅｒｂｉａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 １１　本文算法与 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ａｎｄＶｉｔｅｒｂｉａｌｇｏｒｉｔｈｍ

随着信噪比的增加，归一化均方根误差整体

呈下降趋势，且在信噪比大于 ６ｄＢ后，曲线趋于
平稳，这是由于骨架提取的固有缺陷造成的。从

图中可以明显看出，本文所提算法的归一化均方

根误差要小于 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法。

５　结　论

本文通过分析进动锥体弹道目标微动特性，

提出了一种利用时频曲线交点信息进行平动补偿

与曲线分离的方法。

１）弹道目标的时频图是多个散射点微动分
量叠加的结果，想要直接进行平动补偿往往很困

难。利用交点处微多普勒与散射点微动特性完全

受平动效应支配这一结论，本文先采用改进的

Ｈａｒｒｉｓ角点检测方法提取出时频曲线交点坐标，
再根据交点进行平动补偿，仿真实验表明该方法

具有良好的平动补偿效果。

２）针对传统 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法在交点处出现的频
率跳变及错误关联现象，本文充分利用交点信息，

先对时频图进行分段处理，再利用 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法对
每一段时频图进行分离处理，最后再进行曲线合

并得到完整的分离曲线。仿真实验表明该理念的

正确性。

３）对算法进行了蒙特卡罗仿真实验，仿真结
果表明在不同信噪比情况下本文算法的归一化均

方根误差均小于 Ｖｉｔｅｒｂｉ算法，具有良好的抗噪性
与较高的准确度。

４）在仿真中发现，由于骨架提取的固有缺
陷，通过本文算法分离出的曲线与原始数据始终

有一定的误差，如何减少这一误差，提高曲线分离

准确度将是下一步研究的重点。
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ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎ，ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｔｔｈｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｕｒｖｅｓｉｓｃｏｍｐｌｅｔｅｌｙｃａｕｓｅｄｂｙｔｈｅｔｒａｎｓｌａ
ｔｉｏｎ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｉｓｐｒｏｐｅｒｔｙ，ａｍｅｔｈｏｄｏｆｕｓｉｎｇｔｈｅｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｍａｇｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｏｐｅｒ
ｆｏｒｍｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｋｅｌｅｔｏｎｉｍａｇｅｏｆｔｈｅｅｃｈｏｓｉｇｎａｌｉｓｏｂ
ｔａｉｎｅｄ，ｔｈｅｎｔｈｅＨａｒｒｉｓｃｏｒｎｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｂｉｌａｔｅｒａｌｆｉｌｔｅｒｉｓｕｓｅｄｔｏｅｘｔｒａｃｔｔｈｅｃｏｒｎｅｒｐｏｉｎｔｓｉｎ
ｓｋｅｌｅｔｏｎａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎｔｈｅｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｍａｇｅａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｏｆ
ｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓａｒｅｕｓｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ．Ｆｏｒｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍ
ｔｈａｔｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＶｉｔｅｒｂｉａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｅａｓｙｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｆａｌｓｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓａｔｔｈｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｏｆｃｕｒｖｅｓ，ａｓｅｇ
ｍｅｎｔａｔｉｏｎＶｉｔｅｒｂｉａｌｇｏｒｉｔｈｍｕｓｉｎｇｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｓｅｐａｒａｔｅｔｈｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｄｔｉｍｅｆｒｅ
ｑｕｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｂａｌｌｉｓｔｉｃｔａｒｇｅｔｓ；ｍｉｃｒｏＤｏｐｐｌｅｒ；ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ；ｃｏｒｎｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；Ｖｉｔｅｒｂｉａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１１０１０：０７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０９．１１２２．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５０１４９５，６１７０１５２８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｅｎｇｃｕｎｑｉａｎ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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一种低轨遥感卫星按需数据传输机制

毕梦格１，徐伟琳２，侯蓉晖３，

（１．西安电子科技大学 通信工程学院，西安 ７１００７１；　２．中国空间技术研究院西安分院，西安 ７１００００；

３．西安电子科技大学 网络与信息安全学院，西安 ７１００７１）

　　摘　　　要：针对现有低轨（ＬＥＯ）遥感卫星数据下行机制普遍存在的低效率、高时延、传
输路径易损等问题，提出了一种新型的遥感数据传输机制。所提机制中，支持地面站按需实时

定位遥感影像资源，并建立定位卫星到达地面站的传输路径；在建立传输路径时，考虑到协作

卫星与地面的可视时间有限，提出了以路径持续服务时间最大化为度量的路由算法，降低因协

作卫星改变而引入的传输时延。基于 ＮＳ３仿真平台实现了所设计的数据传输机制，实验表
明，提出机制相比现有数据传输机制可降低数据传输时延，减少数据丢失。

关　键　词：低轨 （ＬＥＯ）卫星网络；按需下行；路由算法；多路由度量；持续服务时间
中图分类号：Ｖ４７４；ＴＮ９２７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４６７０７

　　分布式低轨（ＬｏｗＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＬＥＯ）卫星网
络广泛应用于遥感遥测、气象预报与环境监测等

领域
［１］
，凭借其覆盖域广、灵活部署、传播时延低

等优势，成为全球数据实时采集与传输的最佳选

择。由于地面站部署受限，高速飞行的 ＬＥＯ卫星
运行至境内地面站通信范围时才能迎来短暂的数

据传输窗口，并且卫星与地面站可视时间有限，无

法满足数据传输的时效性
［２］
。

为了实现卫星网络中任意节点传输尽可能多

的数据至地面站，文献［３］以蚁群算法为基础，将
链路带宽和传输跳数作为参考因子，寻找到达协

作卫星（直接与地面站通信的卫星）的最优路径。

文献［４］设计了一种互斥多路径路由算法，由低
轨发言人收集并交换实时链路状态，根据全网拓

扑计算协作卫星与本地的多条最优路径，旨在增

强卫星实时下行数据的能力。面向低轨卫星实时

传输信息至地面站的需求，文献［５］设计了一种
吞吐量和路由联合调度机制，为全网卫星制定传

输调度顺序与路径，从而实现吞吐量最大化的目

标。或者以高轨卫星作为低轨遥感卫星的中

继
［６］
，低轨卫星将收集的数据经过高轨卫星转发

至地面站，提升了遥感数据传输的实时性。以上

研究总结为两方面：第一是设计多层卫星网络架

构，利用同步轨道卫星中继数据
［７］
，一定程度上

提升了传输的实时性，对于资源受限的高轨卫

星
［８］
，传输海量遥感数据将占用其大部分的带宽

资源，特别是多星接入时，导致高轨卫星负载过

重、数据传输时延较大；第二是以链路带宽、时延

等作为路由度量准则，设计集中式的路由或传输

调度算法
［９］
，该类算法将研究重点放在带宽利用

率与负载均衡
［１０］
，忽略系统的传输时效性需求以

及协作卫星变更引发的传输延迟。

针对以上研究的不足，本文提出一种按需遥

感数据传输的应用需求，地面站可主动向 ＬＥＯ卫
星网络索取所需资源，为用户提供更智能的数据

传输服务，将其即刻所需的资源及时传送回地面

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907022&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdkJkVG1BdXBuM2hZMFFvQldyQUw5TzdSd1ZBND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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站。设计的数据传输机制主要具有以下创新点：

①提供资源的卫星定位与路由建立的同步执行；
②设计多路由度量决策模型，结合路径持续服务
时间（ＰａｔｈＰｅｒｓｉｓｔｅｎｔＳｅｒｖｉｃｅＴｉｍｅ，ＰＳＴ）最大化的
路由算法，减少协作卫星的改变所引起的路由重

构操作，降低数据传输时延。对比现有的数据驱

动下行方式，该机制能够在海量遥感数据中快速

定位所需资源并及时传输至地面站，保证数据下

行的时效性，促进传统的被动式遥感数据服务向

主动智能模式的转换。

１　按需遥感数据传输模型

定义 ＬＥＯ卫星网络中的卫星集合为 Ｓ＝｛Ｓ１，

Ｓ２，…，ＳＮ｝，卫星数目为 Ｎ。将遥感卫星网络所
覆盖的地面区域划分为 Ｍ个子区域 Ａ＝｛Ａ１，
Ａ２，…，ＡＭ｝，为简化模型，假设子区域不重叠。对
于任意卫星 Ｓｉ，存储着在不同时刻采集到的不同
区域的遥感影像资源块，将其表示为ＲＢ（Ｓｉ）＝
｛ＲＢ１（Ｓｉ），ＲＢ２（Ｓｉ），…，ＲＢＬ（Ｓｉ）｝，Ｌ代表该卫
星拥有的资源块数目，任意资源块ＲＢｌ（Ｓｉ）具有
时间属性 Ｔｉｍｅ（ＲＢｌ（Ｓｉ））＝Ｔ→Ｔ′与空间属性
Ｓｐａｃｅ（ＲＢｌ（Ｓｉ））＝Ａｘ，具体含义是卫星 Ｓｉ在时间
段［Ｔ，Ｔ′）将采集的 Ａｘ区域的遥感影像存储为
ＲＢｌ（Ｓｉ）。

本文使用“一站一星”的工作模式，即同一时

刻仅设置一颗与地面站直接通信的卫星，称为协

作卫星
［１１］
（ＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＳａｔｅｌｌｉｔｅ，ＣＳ），并将下一任

的协作卫星称为当前协作卫星的继承协作卫星

（ＩｎｈｅｒｉｔｅｄＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＳａｔｅｌｌｉｔｅ，ＩＣＳ），两者的继承
关系可以表示为 ＩＣＳ＝Ｉｎｈｅｒｉｔｅｄ

ＣＳ→ＩＣＳ
（ＣＳ）。图１中，假

设地面站 ＥＳ需要［Ｔａ，Ｔｂ）时段的 Ａｍ地域的遥感
影像，当前协作卫星ＣＳ无法提供时，ＥＳ将其所

图 １　遥感数据下行示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｍｏｔｅ

ｓｅｎｓｉｎｇｄａｔａｄｏｗｎｌｉｎｋ

需资源的属性关键词｛Ａｍ，Ｔａ→Ｔｂ｝注入网络进行
请求查询，具有该属性资源块的卫星 Ｂ收到指示
后，通过多条星间链路建立到达 ＣＳ的双向传输
路径，将遥感资源块传回地面。对于提供资源的

卫星，定义为资源卫星 Ｓ，满足式（１）。
Ｓ ＝ａｒｇ｛Ａｍ ＝Ｓｐａｃｅ（ＲＢｌ（Ｓ

）），

　　［Ｔａ，Ｔｂ） Ｔｉｍｅ（ＲＢｌ（Ｓ
））｝ （１）

式中：ＲＢｌ（Ｓ
）∈ＲＢ（Ｓ），ｌ∈（１，２，…，Ｌ）；

Ａｍ∈Ａ，ｍ∈（１，２，…，Ｍ）；［Ｔａ，Ｔｂ）为系统周期
内的某一时间段。具体含义是，若某卫星具有指

定的时间属性和空间属性的遥感资源块，那么该

卫星即能够为地面站提供其所需资源的资源

卫星。

２　一种遥感卫星数据传输机制

通常情况遥感下行数据量较大，很有可能由

于协作卫星的切换，使得传输路径断开，需要重构

路由，整个过程时延较大，无法保证数据传输的实

时性要求。在图 １中，Ｂ节点到达地面站的传输
路径如图所示，当 ＣＳ移出地面站可视范围后，当
前传输路径不可用，Ｂ节点需要重构到地面站的
路径。如果 Ｂ节点采用如图 ２所示的路径进行
传输，该条路径包含继承协作卫星节点 ＩＣＳ，当
ＣＳＥＳ的星地链路失效后，ＩＣＳ可以直接连接地
面站，即 Ｂ节点仍然具有到达地面站的传输路
径，其遥感数据的下行传输过程不中断。基于此

想法，本节将介绍基于路径可持续服务时间最大

化的路由算法，以及联合资源卫星定位的路由构

建过程。

图 ２　连续数据下行实例

Ｆｉｇ．２　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄａｔａｄｏｗｎｌｉｎｋ

２．１　基于多目标优化的路径评估模型
为了评估路径是否满足传输的可靠性与低时

延需求，本文将预期传输次数（ＥｘｐｅｃｔｅｄＮｕｍｂｅｒ
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ｏｆＴｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｓ，ＥＮＴ）、传输时延与持续服务时间
作为路径代价评估指标

［１２］
。

２．１．１　预期传输次数

预期传输次数
［１３］
，定义为节点 ｉ的单播分组

被节点 ｊ成功接收所需的传输次数，值越小则链
路 Ｓｉｊ的通信质量越好，数据接收的成功率越大。
路由协议在运行阶段设置有效周期为 ｔ的探测窗
口，节点 ｉ与节点 ｊ均以周期 Ｔ发送组网信号探测
星间链路 Ｓｉｊ的连通性与传输质量，每个探测窗口
结束时节点交互所收到彼此的组网信号数目。假

设探测窗口内 ｊ成功接收节点 ｉ的组网信号数为
ｃｎｔ，在链路不断开的条件下，对于探测窗口 ｋ（ｋ＞
１），ｉ单播一个分组被 ｊ成功接收的概率如式（２）
所示，即最新的成功接收概率。

ｒｋｊ ＝
（ｃｎｔ·Ｔ）／ｔ＋ｒｋ－１ｊ

２
　　 ｋ＞１

（ｃｎｔ·Ｔ）／ｔ ｋ＝
{

１
（２）

式中：ｒｋ－１ｊ 为上一个探测窗口的数据成功接收概

率。因此节点 ｉ向节点 ｊ单播一个数据包，ｊ成功
接收数据包的预期传输次数为

ＥＮＴＳｉｊ ＝１／ｒ
ｋ
ｊ ＝ｔ／（ｃｎｔ·Ｔ） （３）

一条端到端路径 ｐａｔｈ的期望传输次数为组
成其的各条链路 Ｓｉｊ的预期传输次数之和：

ＥＮＴｐａｔｈ ＝∑
Ｓｉｊ∈ｐａｔｈ

ＥＮＴＳｉｊ （４）

２．１．２　路径传输时延
遥感数据下行过程中最关注数据传输时延，

因此本文设计的路由决策将路径时延作为主要的

路由度量。分组 ｐ沿链路 Ｓｉｊ由卫星 ｉ传输到 ｊ的
链路时延 ＤＳｉｊ包括发送时延 ｓｉｚｅ（ｐ）／Ｒｉｊ、传播时延

ｄｉｊ／ｃ和排队时延 (ｓｉｚｅ ∑
ｑｉ∈Ｑ
ｑ)ｉ Ｒｉｊ，即

ＤＳｉｊ ＝
ｓｉｚｅ（ｐ）
Ｒｉｊ

＋
ｄｉｊ
ｃ
＋

(ｓｉｚｅ∑
ｑｉ∈Ｑ
ｑ)ｉ

Ｒｉｊ
（５）

式中：ｓｉｚｅ（ｐ）为分组 ｐ大小；Ｒｉｊ为链路 Ｓｉｊ的数据
发送速率；ｄｉｊ为链路 Ｓｉｊ的长度；ｃ为光速；Ｑ为位
于分组 ｐ之前的链路队列缓存长度。时延具有可
加性，因此端到端路径时延即为链路时延的总

和为

Ｄｐａｔｈ ＝∑
Ｓｉｊ∈ｐａｔｈ

ＤＳｉｊ （６）

２．１．３　路径持续服务时间
路径持续服务时间指一条端到端路径能支持

资源卫星连续下行传输数据的时间，一站一星模

式中，同一时刻仅存在一颗协作卫星，协作卫星的

变更致使某些路径失效，无法继续提供数据下行

的服务，而包含继承协作卫星的路径则很有可能

提供较长的传输服务时间；另一方面，对于那些生

存性很差的路径也不能支持连续的数据下行。星

间链路的生存性可以使用链路有效期（ＬｉｎｋＶａ
ｌｉｄｉｔｙＴｉｍｅ，ＬＶＴ）衡量，将星间链路的有效期定义
为通信范围内两卫星的链路剩余保持时间，有效

期越长则链路维持时间越长，链路的生存性越好。

依据卫星的周期性运行规律，可以得到星间链路

Ｓｉｊ的链路有效期 ＬＶＴＳｉｊ。路径 ｐａｔｈ的有效期由构
成该路径的星间链路的有效期的最小值决定：

ＬＶＴｐａｔｈ ＝ ｍｉｎ
Ｓｉｊ∈ｐａｔｈ

（ＬＶＴＳｉｊ） （７）

由以上分析得到，路径持续服务时间不仅受

星间链路的生存性影响，还与星地链路的连接时

间相关，其值由该路径的有效期和该路径与地面

站连接时间中的较小者来决定。路径与地面站的

连接时间就是协作卫星与地面站的剩余通信时

间，如果一条路径中包含了继承协作卫星，那么这

条路径与地面站的连接时间应为协作卫星与地面

站的剩余通信时间加上继承协作卫星与地面站的

可视时间。设 ＴＣＳ是协作卫星 ＣＳ与地面站的剩
余通信时间，ＴＩＣＳ是继承协作卫星 ＩＣＳ与地面站的
可视时间。本文仅考虑一次协作继承，多次协作

继承可以此类推；由协作卫星到资源卫星的传输

路径ｐａｔｈ
ＣＳ→Ｓ

＝｛ＣＳ，ｖ１，ｖ２，…，ｖｎ，Ｓ
 ｎ＝１，２，…｝是

一个有序的链路集合，可通过在路径构建期间，可

通过路径是否包含继承协作卫星来推导路径持续

服务时间 ＰＳＴ的表达式：
ＰＳＴｐａｔｈ＝
ｍｉｎ（ＬＶＴｐａｔｈ，ＴＣＳ）　　　 Ｉｎｈｅｒｉｔｅｄ

ＣＳ→ＩＣＳ
（ＣＳ）ｐａｔｈ

ＣＳ→Ｓ

ｍｉｎ（ＬＶＴｐａｔｈ，ＴＣＳ＋ＴＩＣＳ） Ｉｎｈｅｒｉｔｅｄ
ＣＳ→ＩＣＳ

（ＣＳ）∈ｐａｔｈ
ＣＳ→Ｓ

{


（８）
２．１．４　路径评估模型

本文提出了路径持续服务时间最大化的遥感

数据下行机制，旨在为资源卫星 Ｓ提供连续的数
据传输。如果传输路径中存在具有继承关系的协

作卫星，那么该路径可以为资源卫星提供相对较

长时间的路由服务，然而有些持续服务时间长的

路径可能存在传播时延较大或者通信质量欠佳等

问题，并不能保证遥感数据下行的时效性与可靠

性。所以本文将路由决策问题等效为多目标约束

下的最优化路径代价评估模型：

ｍａｘＣ＝ＰＳＴｐａｔｈｌ
ｓ．ｔ．　ｐａｔｈｌ∈ ｛ｐａｔｈ１，ｐａｔｈ２，…，ｐａｔｈＮ ｌ＝
　　１，２，…，Ｎ｝
ＥＮＴｐａｔｈｌ≤ ＥＮＴｍａｘ
Ｄｐａｔｈｌ≤ Ｄ













ｍａｘ

（９）
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式中：Ｄｍａｘ和 ＥＮＴｍａｘ分别为路径时延阈值、路径传
输次数阈值，可根据实际场景设置。基于预期传

输次数和时延等链路状态的协同约束，以持续服

务时间为路径代价，资源卫星获取候选传输路径

集合｛ｐａｔｈ１，ｐａｔｈ２，…，ｐａｔｈＮ ｌ＝１，２，…，Ｎ｝之后，

将持续服务时间最大化作为决策依据
［１４］
，从满足

传输时延与传输质量的多条可用路径中，选择支

持资源卫星下行数据时间最长的路径作为下行遥

感数据的最佳传输路径。通常情况下，遥感卫星

网络规模有限，卫星节点数量不多，因此筛选符合

条件的路径切实可行。

２．２　联合资源卫星定位的路由构建过程
卫星周期性发送带有本地移动信息的“心跳

信号”以感知链路状态
［１５］
，获取信号的邻居卫星

根据移动信息等计算并存储链路有效期、期望传

输次数和链路时延。地面站需要具有某种时空属

性的遥感数据时，若当前协作卫星具有相关的遥

感资源，直接利用星地链路将其下行传输至地面

站；若协作卫星无法提供时，由协作卫星驱动资源

定位与路由协议的同步执行，在泛洪方式资源查

询过程中运行按需路由算法
［１６］
，建立资源卫星与

协作卫星间的传输路径。本文关注的是如何快速

定位并传输资源，不再赘述按需路由算法细节。

详细步骤如下：

步骤１　当协作卫星收到地面站发来的包含
时空属性｛Ａｍ，Ｔａ→Ｔｂ｝的资源定位指示，创建路
由发现请求分组（ＲｏｕｔｅＲｅｑｕｅｓｔ，ＲＲＥＱ），获取协
作卫星地址 Ｓｒｃ＿ａｄｄｒ、其与地面站的剩余可视时
间 ＴＣＳ，填充于 ＲＲＥＱ请求中的相应位置，将继承
协作卫星与地面站的可视时间 ＴＩＣＳ以及其他的各
项路径代价置为０，查询本地请求记录 ＲＲＥＱ＿ＩＤ，
进行加一操作后写入请求的相应字段，广播发送

该 ＲＲＥＱ请求，转步骤 ２。本文重新设计了按需
路由协议的请求分组格式，图 ３显示了 ＲＲＥＱ分
组的主要字段，不再使用原有格式中的目的地址，

增加资源时空属性 Ａｔｔｒｉｂｕｔｅｓ与相应路径代价等
主要字段，用于检索匹配遥感资源和评估路径

代价。

步骤２　节点收到路由发现请求，检查之前
是否收到过相同标识的请求 ＲＲＥＱ＿ＩＤ，若是，丢
弃该请求；否则执行资源定位与路径构建过程，若

是继承协作卫星收到 ＲＲＥＱ，将其与地面站的可
视时间填充于请求中的相应字段，用于路径代价

的计算。添加或者更新到协作卫星的路由信息，

计算发来请求的邻居与本节点之间的各项链路代

价，链路时延ＤＳｉｊ、期望传输次数ＥＮＴＳｉｊ、链路有

图 ３　ＲＲＥＱ消息格式设计

Ｆｉｇ．３　ＦｏｒｍａｔｄｅｓｉｇｎｏｆＲＲＥＱｐａｃｋｅｔ

效期 ＬＶＴＳｉｊ，与 ＲＲＥＱ中携带路径时延 Ｄｐａｔｈ、路径
期望传输次数 ＥＮＴｐａｔｈ、路径有效期 ＬＶＴｐａｔｈ以及路
径持续服务时间 ＰＳＴｐａｔｈ进行迭代计算后并更新至
ＲＲＥＱ相应字段，转步骤３。

步骤３　根据 ＲＲＥＱ中的时空属性查询本地
遥感资源，若具有满足式（１）的资源块，本地卫星
即为资源卫星 Ｓ，开启路径信息收集定时器，在
定时期间等待来自其他路径的 ＲＲＥＱ。步骤 ２所
述的检查 ＲＲＥＱ请求标识，若是资源卫星在收集
路径信息期间，收到相同标识的 ＲＲＥＱ请求，此
时不再丢弃，将其加入候选传输路径集合；定时器

期满后进入路径选取阶段，根据候选集合中备选

者的路径代价 Ｃ来确定最优传输路径［１７］
，为了建

立双向路径，Ｓ沿最优传输路径的反向单播路由
应答（ＲｏｕｔｅＲｅｐｌｙ，ＲＲＥＰ），并驱动卫星数据的下
行。若不存在属性相同的资源块，转发该请求。

步骤４　根中间节点收到 ＲＲＥＰ，创建或更新
到达资源卫星的路径，进入下行数据的准备阶段，

并沿着已建好的反向路径转发该 ＲＲＥＰ，直至协
作卫星收到该路由回复，通知地面站准备接收遥

感数据。

３　仿真与性能评估

３．１　仿真场景设置

为了分析文中的按需数据传输机制的有效性

与可靠性，借助网络仿真软件 ＮＳ３构建类铱星系
统的 ＬＥＯ卫星网络模型，仿真过程中用到的主要
参数如表１所示。

卫星轨道高度 ７８０ｋｍ，设置 ６个倾斜角为
８６°的轨道面，每个轨道面上均匀分布 １０颗卫星，
星间链路带宽１０Ｍｂｉｔ／ｓ，每颗卫星具有 ２条轨道

０７４１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ７期 毕梦格，等：一种低轨遥感卫星按需数据传输机制

内链路和２条轨道间链路，卫星在穿越极区时关
闭轨道间的星间链路，反向缝两侧不设置轨道间链

路；部署的境内地面站位于北京（１１６°Ｅ，４０°Ｎ），遥
感资源块以数据包格式进行传输，数据包的平均

长度为 １０００Ｂｙｔｅｓ，数据传输比特率在８００～
１４００Ｋｂｉｔ／ｓ区间选取。在此场景下，配置不同的
数据传输比特率和位置不同的资源卫星，在网络

负载状态和传输路径距离不同的仿真场景下，以

分组的平均端到端时延和丢失率为性能评估指

标，利用 ＮＳ３软件将本文所提路由算法与按需最
小跳数路由算法进行仿真对比。

表 １　仿真参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

参数 数值

轨道高度／ｋｍ ７８０

轨道数 ６

轨道中卫星数 １０

轨道倾角／（°） ８６

星间链路数 ４

星间链路带宽／（Ｍｂｉｔ·ｓ－１） １０

数据传输速率／（Ｋｂｉｔ·ｓ－１） ８００～１４００

数据包平均长度／Ｂｙｔｅｓ １０００

３．２　算法性能评估
在所搭建的卫星网络模型中，假设地面站请

求区域（１２０°Ｗ，５４°Ｓ）的即刻（２０１８年 ９月 ２５日
１９：５０）遥感影像资源，响应的资源卫星以一定的
数据传输速率下行，图 ４为网络负载状态对算法
性能的影响。图 ４（ａ）、图 ４（ｂ）分别显示了在不
同资源传输速率下的数据平均端到端传输时延与

丢失率的变化趋势，传输速率表征网络的负载状

态，随着资源传输速率的增加，网络趋于重负载状

态，此时极易发生拥塞现象，因此２种算法的数据
端到端传输时延与丢失率均呈现增长趋势。

按需最小跳数路由的建路准则是寻路包经历

的跳数最小，分析图 ４（ａ）可得，对比最小跳数路
由，服务时间最大化路由算法对遥感数据的传输

时延具有一定的优化作用，由于建立路径的准则

不是路径最短，所选路径相对来说可能时延较大，

但是算法将服务时间最大化作为构建路径的主要

依据，以很大概率获得了包含继承协作卫星的传

输路径，一定程度上避免了由于传输路径损毁而

引入的路由重构时延，从而改善了端到端传输时

延。如图４（ｂ）所示，本文算法能够使得更多的数
据被地面站成功接收，具有更低的分组丢失率，这

是因为卫星考虑了其与邻居节点之间的链路质量

与稳定性，在路由决策阶段对链路时延、服务持续

性等方面进行了约束，剔除了传输质量与链路稳

图 ４　网络负载状态对算法性能的影响

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｎｅｔｗｏｒｋｌｏａｄｓｔａｔｅｓｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

定性较差的路径，避免了路径重构过程所造成的

分组丢失现象，使得数据传输的投递率得到提高，

增强了地面站接收遥感数据的可靠性。

图 ５为传输路径距离对算法性能的影响。
图５（ａ）显示了数据传输比特率为 １４００Ｋｂｉｔ／ｓ时
的遥感数据平均端到端传输时延随着资源卫星位

置不同的测试结果。分析可得，资源卫星与协作

卫星的相对距离越大，数据传输时延随之增加，一

方面是因为引入了较大的传播时延，另一方面则

是由于路径中包含的卫星数目变多，传输碰撞现

象频繁发生，从而使得处理时延和重传时延迅速

增长，所以整体的传输时延持续增加；本文算法相

对于按需最小跳数路由算法，考量了链路质量和

生存性等链路权重，传输路径所包含的链路质量

较好，减小了因链路拥塞和路径失效所引入的时

延，因此具有更小的数据端到端传输时延。固定

数据传输比特率为１４００Ｋｂｉｔ／ｓ，图５（ｂ）显示了资
源卫星位置不同时的遥感数据丢失率，随着资源

卫星与协作卫星的距离增加，分组丢失率持续增

长，网络处于重负载时，本文算法的优化作用更加

明显，这是由于对星间链路的传输质量进行实时

检测，倾向选择状态较好的链路，使得建立的下行
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路径更加稳定；此外，以路径持续服务时间最大化

为目标，所选的下行路径中很有可能包含着继承

协作卫星，路径有效期相对较大，大大地降低了因

传输路径失效而引起的数据丢失概率。

图 ５　传输路径距离对算法性能的影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｐａｔｈｄｉｓｔａｎｃｅｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

４　结　论

为了克服现有 ＬＥＯ遥感卫星数据传输机制
的低效率、高时延等问题，实现 ＬＥＯ卫星网络数
据下行的时效性与可靠性，本文在按需路由算法

的基础上，结合资源卫星定位过程，提出了一种按

需方式的遥感数据传输机制，并结合路径持续服

务时间最大化的路由算法，寻找最优传输路径。

使用 ＮＳ３仿真平台搭建 ＬＥＯ卫星网络并进行仿
真验证，结果表明：

１）相比于传统数据传输机制中使用的按需
最小跳数路由算法，设计的按需遥感数据传输机

制将传输质量和路径持续服务时间作为路径代

价，避免了因协作卫星切换所引入的传输延迟，有

效地降低了遥感卫星网络中的数据传输时延，提

高了分组投递率。

２）随着数据传输速率增加，网络趋于重负载
状态，传输路径中断概率变大，而所提机制中以路

径持续服务时间最大化为寻路准则，同时考量了

路径的传输质量，因此在重负载状态下，对网络性

能的改善作用越显著。
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含初始裂缝水泥混凝土路面对冲击荷载响应分析

陈扬，童朝霞，冯锦艳，高政国

（北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：冲击荷载对水泥混凝土路面的破坏与普通交通荷载有很大不同。采用数值
模拟方法，探索了冲击荷载作用下面层具有不同初始裂缝长度和位置的水泥混凝土路面的动

态响应特性。研究发现水泥混凝土路面最终扩展的裂缝长度和沉降随初始裂缝长度的增加而

增大，随初始裂缝与荷载作用中心距离的增加而减小。当初始裂缝长度与面层厚度的比超过

某一值时，水泥混凝土路面会产生贯穿性的裂缝。初始裂缝长度的不同主要影响的是面层以

下约５倍水泥混凝土面层厚度范围内石灰土和黄土的压缩变形。初始裂缝长度和位置的不同
对荷载作用中心１ｍ范围内水泥混凝土路面的沉降有较显著的影响。

关　键　词：冲击荷载；水泥混凝土路面；裂缝；沉降；数值模拟
中图分类号：ＴＵ９９７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４７４０７

　　水泥混凝土路面具有强度高、稳定性和耐久
性好等优点，在中国各级公路中得到广泛应用。

但是，由于水泥混凝土路面刚度大，在其使用过程

中容易产生各种裂缝
［１］
。通常情况下路面主要

受交通荷载的作用，但在飞机紧急迫降、炮弹发射

等特殊情况下，混凝土路面将受到冲击荷载的作

用。冲击荷载具有荷载量值大、作用时间短、速度

快等特点，对路面造成的破坏与普通交通荷载有

很大差别
［２］
。考虑到水泥混凝土路面维修不方

便且维修费用昂贵，因此研究含初始裂缝的水泥

混凝土路面对冲击荷载的响应特性具有重要的工

程意义
［３］
。

吴国雄
［４］
结合现场调研成果，从理论上分析

了水泥混凝土路面的开裂机理和破坏过程。研究

结果表明，动荷载对水泥路面的破坏性比普通的

交通荷载大得多，是造成路面裂缝出现的主要原

因。高哲
［５］
依据现场监测结果，对落锤式弯沉仪

（ＦＷＤ）荷载作用下沥青路面的沉降进行了分析，
发现温度、湿度、结构层厚度对沥青路面的沉降影

响较大，而土基模量的影响则相对较小。肖川

等
［６］
采用现场试验的方法，研究了 ＦＷＤ荷载下

多种混凝土路面的响应特性，结果表明路面的沉

降随荷载的增加显著增加，且增长速率先增大后

减小。樊后超
［７］
结合工程实际，采用数值模拟方

法计算了冲击荷载作用位置对水泥混凝土路面的

影响。计算结果表明，冲击荷载作用在混凝土面

板中部时，对混凝土路面的裂缝扩展影响最大。

值得指出的是，目前已有相关冲击荷载对含

初始裂缝的水泥混凝土路面影响的研究成果相对

较少。另考虑到数值模拟的可靠性和有效性在很

大程度上取决于参数的选定。因此，本文采用文

献［８］的计算方法，参考文献［９１０］的研究思路，
首先通过将数值模拟和经典的物理试验进行对

比，确定出可靠的混凝土数值模拟参数。在此基

础上，研究了冲击荷载作用下具有不同初始裂缝

长度和位置的水泥混凝土路面的动态响应规律，

以望对冲击荷载作用下水泥混凝土路面的动态响

应研究有所裨益。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201907023&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdkJkVG1BdXBuM2hZMFFvQldyQUw5TzdSd1ZBND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ７期 陈扬，等：含初始裂缝水泥混凝土路面对冲击荷载响应分析

１　数值模拟参数有效性验证

董玉文和任青文
［１１］
已有研究表明：扩展有限

元法（ＥｘｔｅｎｄｅｄＦｉｎｉｔｅＥｌｅｍｅｎｔＭｅｔｈｏｄ，ＸＦＥＭ）是
研究混凝土开裂和裂缝扩展的有效工具。因此，

本文采用扩展有限元法分析冲击荷载作用下水泥

混凝土路面的开裂过程和影响因素。利用有限元

法进行分析，最关键的是参数的可靠性和有效性。

因此，在进行系列的数值模拟前，本文首先通过将

数值模拟结果与２个经典的试验结果进行对比分
析，确定出合理可靠的参数。

第 １个经典的试验是文献［１２］的三弯梁试
验，三弯梁尺寸如图 １［１２］所示。图 ２给出了加载
点荷载位移曲线的数值模拟与试验结果的对比。
由图２可见，数值模拟的荷载位移曲线总体上落
在试验值包络范围内，尤其是荷载峰值前与试验

曲线基本一致，软化段的规律也同试验规律类似，

数值模拟能较好地反映试验规律。

第２个经典的试验是文献［１３］在 １９９２年进
行的混凝土单边缺口三弯梁的动力试验。梁的几

何尺寸、应变片布置以及冲击荷载形式分别如

图３［１３］和图 ４［１３］所示，图 ３中 ＳＧ０１、ＳＧ０２、ＳＧ０３
均为应变片。３个测量点应变随时间变化的数值
模拟和试验结果对比曲线如图５所示。由图５可
见，３个测量点的数值模拟与试验结果变化规律
类似，数值模拟能较好地反映冲击荷载作用下不

同位置梁体应变的发展过程。

图 １　Ｐｅｔｅｒｓｓｏｎ三弯梁尺寸［１２］

Ｆｉｇ．１　ＤｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆＰｅｔｅｒｓｓｏｎｔｈｒｅｅｂｅｎｄｉｎｇｂｅａｍ［１２］

图 ２　加载点荷载位移曲线

Ｆｉｇ．２　Ｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓａｔｌｏａｄｉｎｇｐｏｉｎｔ

通过以上将数值模拟与试验结果对比，确定

出了较为可靠的混凝土模型主要参数，如表 １
所示。

图 ３　动力断裂梁几何尺寸和应变片布置［１３］

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓａｎｄｓｔｒａｉｎｇａｕｇｅ

ｌａｙｏｕｔｏｆｄｙｎａｍｉｃｆｒａｃｔｕｒｅｂｅａｍ［１３］

图 ４　冲击荷载形式［１３］

Ｆｉｇ．４　Ｔｙｐｅｏｆｉｍｐａｃｔｌｏａｄｉｎｇ［１３］

图 ５　测量点应变随时间变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒａｉｎｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｔｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

表 １　混凝土参数
Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒｃｏｎｃｒｅｔｅ

参数
弹性模量／
ＭＰａ

泊松比

ν
抗拉强度 ｆｔ／
ＭＰａ

断裂能

Ｇｆ／（Ｎ·ｍ
－１）

数值 ３００００ ０．３ ３．３３ １２４

２　道路数值模型

数值模拟采用的道路结构层由面层水泥混凝

土、基层石灰土以及土层黄土组成，各结构层的厚

度分别为１８０ｍｍ、１８０ｍｍ和３０００ｍｍ。冲击荷载
作用在面层的中心，作用区域为圆形。考虑到路

面结构和冲击荷载作用的对称性，为提高数值模

５７４１
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拟计算的效率
［１４１５］

，建立了如图 ６所示的 ２Ｄ模
型。在该模型中，两侧约束横向（ｘ向）位移，底边
约束横向和竖向２个方向（ｘ和 ｙ向）的位移。表
层水泥混凝土路面采用的基于扩展有限元法的黏

聚裂缝模型，基层石灰土采用的摩尔库伦模型，黄

土采用的 ＤＰ模型。各结构层的主要数值模拟参
数如表２所示。

除弹性模量和泊松比外，水泥混凝土路面的

抗拉强度和断裂能均采用的表１中数值３．３３ＭＰａ
和１２４Ｎ／ｍ。

冲击荷载作用在以道路中心为圆心，半径为

０．１５ｍ的圆形区域内。图７所示为冲击荷载的时
程曲线，总作用时间为３４ｍｓ，峰值为 １４００ｋＮ，为
标准 ＦＷＤ荷载曲线的２倍。

本文着重探讨水泥混凝土路面在有不同初始

裂缝长度和位置的情况下，冲击荷载对裂缝扩展

的影响。主要分析了以下２种工况：

图 ６　路面结构示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｐａｖｅｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 ２　路面结构层数值模拟参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒ

ｐａｖｅｍｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｌａｙｅｒ

材料
弹性模量／
ＭＰａ

密度／
（ｋｇ·ｍ－３）

泊松比
内摩擦角／
（°）

内聚力／
ｋＰａ

水泥混凝土 ３００００ ２５００ ０．３

石灰土 ７００ １７５０ ０．３５ ３２ ９０

黄土 １００ １８００ ０．３ ２２ ５６

图 ７　ＦＷＤ荷载作用曲线

Ｆｉｇ．７　ＬｏａｄｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆＦＷＤ

　　１）初始裂缝长度对裂缝扩展的影响
初始裂缝设置在荷载加载区域中心正下方的

面层内，具体位置如图８所示，其中Ｐ为ＦＷＤ荷载
作用区域，分别设置裂缝初始长度 ｌ与面层厚度 ｈ
的比为１／１８、１／９、１／６和２／９这４种不同情况。

２）初始裂缝位置对裂缝扩展的影响
保持初始裂缝初始长度 ｌ与面层厚度 ｈ的比

为１／９不变，分别设置初始裂缝与荷载作用中心的
距离 ｂ与板宽 Ｂ的比为 ０、０．０５、０．１０和 ０．１５这
４种不同情况，见图９。

图 ８　初始裂缝位置和长度示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋ

ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｌｅｎｇｔｈ

图 ９　初始裂缝位置示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｐｏｓｉｔｉｏｎ

３　计算结果与讨论

３．１　初始裂缝长度对裂缝扩展的影响
图１０所示为初始裂缝长度 ｌ与面层厚度 ｈ

的比 ｌ／ｈ分别为 １／１８、１／９、１／６和 ２／９时，在冲击
荷载作用下最终扩展的裂缝。由图１０可见，当 ｌ／
ｈ为１／１８时，初始裂缝扩展到混凝土面层中部即
停止；而在其余 ３种情况下（ｌ／ｈ为 １／９、１／６和
２／９），初始裂缝扩展到了水泥混凝土板的顶部，
整个水泥混凝土面层产生了贯穿裂缝。

图１１（ａ）、图 １１（ｂ）分别给出了水泥混凝土
路面冲击荷载作用中心点的沉降时程曲线以及前

０．１６ｓ的沉降时程曲线放大图。由图 １１可知，在
冲击荷载作用下，荷载作用中心点的沉降与冲击

荷载作用曲线类似，先迅速达到峰值，然后再回弹

到一个稳定值，且达到最大沉降的时间比冲击荷

载峰值作用时间有滞后。初始裂缝长度对沉降的

影响与最终裂缝扩散长度的影响类似。初始裂缝

长度 ｌ与面层厚度 ｈ的比 ｌ／ｈ为 １／９、１／６和 ２／９
时，沉降时程曲线几乎一致，且在这３种情况下产
生的沉降均大于 ｌ／ｈ为１／１８时的沉降。

６７４１
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图 １０　不同初始裂缝长度最终扩展的裂缝

Ｆｉｇ．１０　Ｆｉｎａｌｃｒａｃｋｐｒｏｄｕｃｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ

图１１　不同初始裂纹长度加载中心点沉降随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｔｌｏａｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ

图１２所示为冲击荷载作用中心点达到最大
峰值沉降时路面弯沉盆曲线。由图１２可见，随着
路面点与荷载作用中心点距离的增加，路面的沉

降随之减小。初始裂缝长度的不同主要对荷载作

用中心１ｍ范围内的沉降有较大影响。
峰值沉降时刻路面加载中心点沉降随深度的

变化曲线如图 １３所示。由图 １３可知，沉降主要
在石灰土和黄土中产生，随深度增加沉降呈递减

图 １２　不同初始裂纹长度峰值沉降时刻路面弯沉盆

Ｆｉｇ．１２　Ｐａｖｅｍｅｎｔｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｂａｓｉｎａｔｍｏｍｅｎｔｏｆｍａｘｉｍｕｍ

ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ

图 １３　不同初始裂纹长度峰值沉降时刻加载中心点

沉降随深度变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｄｅｐｔｈｃｕｒｖｅａｔｌｏａｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒ

ａｔｍｏｍｅｎｔｏｆｍａｘｉｍｕｍｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ

的趋势。初始裂缝长度的不同主要影响的是面层

以下约５倍水泥混凝土面层厚度范围内（水平虚
线以上范围）石灰土和黄土的压缩变形。且与荷

载作用中心点沉降时程规律类似，初始裂缝长度 ｌ
与面层厚度 ｈ的比 ｌ／ｈ为 １／９、１／６和 ２／９时，沉
降随深度曲线几乎一致，且在这 ３种情况下的沉
降均大于 ｌ／ｈ为１／１８时的沉降。
３．２　初始裂缝位置对裂缝扩展的影响

保持初始裂缝长度 ｌ与面层厚度 ｈ的比为

１／９不变，初始裂缝与荷载作用中心的距离 ｂ与板
宽 Ｂ的比 ｂ／Ｂ分别为 ０、０．０５、０．１０和 ０．１５这
４种情况下最终扩展的裂缝如图 １４所示。由
图１４可知，随初始裂缝位置与荷载作用中心距离
的增加，最终扩展的裂缝长度呈递减趋势。当初

始裂缝设置在荷载作用中心正下方即 ｂ／Ｂ＝０
时，裂缝扩展到混凝土面层顶部，整个水泥混凝土

路面产生了贯穿性裂缝；随着初始裂缝远离荷载

作用中心，譬如当初始裂缝位置 ｂ／Ｂ为 ０．１５时，
裂缝只扩展到了１／３面板厚度处。

图１５（ａ）和图 １５（ｂ）分别给出了裂缝初始位

７７４１
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图 １４　不同初始裂缝位置最终扩展的裂缝

Ｆｉｇ．１４　Ｆｉｎａｌｃｒａｃｋｐｒｏｄｕｃｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｏｃａｔｉｏｎ

图 １５　不同初始裂纹位置加载中心点沉降

随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｔｉｍｅｃｕｒｖｅａｔｌｏａｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｏｃａｔｉｏｎ

置不同时水泥混凝土路面冲击荷载作用中心点的

沉降时程曲线以及前０．１６ｓ的沉降时程曲线放大
图。由图１５可知，不同初始裂缝位置时荷载作用
中心点的沉降时程曲线类似，都是先增大后减小，

最终趋于稳定。但随初始裂缝位置与荷载作用中

心距离的增加，荷载作用中心点的最大沉降和最

终稳定的沉降均呈递减趋势。

图１６和图１７所示分别为冲击荷载作用中心
点达到最大峰值沉降时路面弯沉盆曲线以及沉降

图 １６　不同初始裂纹位置峰值沉降时刻路面弯沉盆

Ｆｉｇ．１６　Ｐａｖｅｍｅｎｔｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｂａｓｉｎａｔｍｏｍｅｎｔｏｆｍａｘｉｍｕｍ

ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｏｃａｔｉｏｎ

图 １７　不同初始裂纹位置峰值沉降时刻加载

中心点沉降随深度变化曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｄｅｐｔｈｃｕｒｖｅａｔｌｏａｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒ

ａｔｍｏｍｅｎｔｏｆｍａｘｉｍｕｍｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｏｃａｔｉｏｎ

随深度的变化曲线。由图 １６和图 １７可知，沉降
随与荷载作用中心距离增加而减小，随深度的增

加亦呈递减趋势。初始裂缝位置不同主要对荷载

作用中心１ｍ范围内的沉降有影响，且引起沉降
的主要原因是石灰土和黄土的压缩变形。

４　结　论

本文旨在探索冲击荷载作用下含初始裂缝的

水泥混凝土路面的动态响应特性。为确保数值模

拟的有效性，首先通过将数值模拟和 ２个经典的
物理试验进行比对，确定出了可靠的水泥混凝土

参数。在此基础上研究了不同初始裂缝长度和位

置的水泥混凝土路面最终扩散的裂缝长度、荷载

作用中心点的沉降以及沉降的分布特征。

１）冲击荷载作用下水泥混凝土路面的沉降
时程曲线与冲击荷载作用曲线类似，先快速到达

峰值，然后再回弹到一个稳定值。水泥混凝土路

面的沉降主要源于基层石灰土和底层黄土的变

形。水泥混凝土路面的沉降随与冲击荷载作用中

８７４１
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心距离的增大而减小，随深度的增加亦呈递减

趋势。

２）初始裂缝长度的不同主要影响的是面层
以下约５倍水泥混凝土面层厚度范围内石灰土和
黄土的压缩变形。随初始裂缝长度的增大，水泥

混凝土路面的破坏程度会逐渐增大。当裂缝长度

与面层厚度的比超过某一值时，水泥混凝土路面

会产生贯穿性的裂缝。

３）水泥混凝土路面最终扩展的裂缝长度和
沉降均随初始裂缝与荷载作用中心距离的增加而

减小。初始裂缝长度和位置的不同主要影响荷载

作用中心１ｍ范围内水泥混凝土面板的沉降。
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　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４０４．１２５９．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１８７２０９２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｔｏｎｇｚｘ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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中国 ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车全生命周期评价
胡守信，李兴虎

（北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：基于 ＧａＢｉ软件建立了压缩天然气（ＣＮＧ）／汽油两用燃料汽车全生命周期评
价模型，利用该模型分析了两用燃料汽车从原材料获取到报废回收各阶段的能耗和排放，以及

全生命周期能耗和排放对 ＣＮＧ汽油使用里程比、整车总使用里程和电力结构的敏感性。研究
结果表明：全生命周期内，使用阶段能耗和污染物排放最多，占全生命周期的 ５０％以上；主要
污染物为 ＣＯ、ＮＯｘ和 ＳＯ２等；ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车在成本较低的情况下可有效降低环境影
响，但发展 ＣＮＧ专用汽车则对节能减排更为有利；实施报废汽车回收利用、增大 ＣＮＧ使用里
程比、提高利用可再生能源发电的比例可有效降低全生命周期的能耗和排放。

关　键　词：压缩天然气（ＣＮＧ）；两用燃料汽车；生命周期评价；节能减排；环境影响
中图分类号：Ｕ４６９．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０７１４８１０８

　　２０１７年 ６月，国家发改委等 １３部委发布了
《加快推进天然气利用的意见》，明确提出加快天

然气汽车的发展。近年来，压缩天然气（ＣＮＧ）汽
车数量快速增长，２０１７年底，全国 ＣＮＧ汽车保有
量已接近６００万辆，其中 ８０％是从传统汽油车改
装而来，２０％为原装车［１］

。ＣＮＧ／汽油两用燃料汽

车在 ＣＮＧ汽车总量中占比较大，对其进行分析研
究显得尤为必要。

国外学者 Ｌａｒｓ等［２］
运 用 生 命 周 期 评 价

（ＬＣＡ）理论研究 ＣＮＧ汽车时发现，与柴油车相
比，ＣＮＧ垃圾收集车对环境影响较小且成本比常
规柴油垃圾车更低；Ｍｉｅｒｌｏ等［３］

将多种车用能源

进行对比，发现 ＣＮＧ在化石燃料中碳排放最低，
在大气污染排放方面表现较为优异；国内部分学

者针对 ＣＮＧ燃料生命周期建立了生命周期评价

模型
［４５］
，同时也对 ＣＮＧ汽车生命周期成本进行

了分析
［６］
；亦有大量学者对常见新能源汽车进行

生命周期评价
［７１０］
，探索各种能源下汽车的能耗

和排放差异；此外李兴福
［１１］
基于 ＧａＢｉ软件对传

统燃油车回收过程进行了详细的分析。但尚未有

针对 ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车建立包括报废回收
在内的整车全生命周期模型，分析 ＣＮＧ／汽油两
用燃料汽车全生命周期内的能耗和排放，并对燃

料应用比例对环境的影响进行定量分析。

本文结合 ＧａＢｉ软件，收集实际使用条件下的
数据，建立了包括车辆生命周期和燃料生命周期

在内的全生命周期评价模型。基于该模型分析了

世嘉 ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车各阶段的能耗和排
放情况，对能耗和排放较大的阶段进行分析。

１　评价目标与范围确定

１．１　评价目标
本文选用经典世嘉 ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车

作为分析对象，对其从原材料获取到报废回收的全

生命周期能耗和排放进行分析，探索降低能耗和排

放的具体方式。所选车型整备质量为 １３９０ｋｇ，发

qwqw
新建图章
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动机排量为 １．６Ｌ，储气罐容积为 ７５Ｌ、压力为
２０ＭＰａ，油箱容积为 ６０Ｌ。燃油和燃气的最大功
率分别为７８ｋＷ和６８ｋＷ，百公里油耗和气耗分别
为７．３Ｌ和６．６ｍ３。
１．２　范围确定

根据车辆用途不同，整车使用总里程有较大差

异，同种用途的车辆因个人使用习惯不同，整车使

用总里程的差异也较明显，在此参考文献［１２］，将
整车使用总里程最高值定为 ３０万公里，并采用变

里程方式对整车能耗和排放趋势进行分析。

系统边界如图１所示。系统输入中考虑铁矿
石、铜矿石等矿产资源和３种化石资源，输出仅考
虑 ＣＯ２、ＮＯｘ等８种气体排放。整车制造装配阶段
考虑电能和热能消耗；使用维修阶段主要消耗汽

油和 ＣＮＧ两种燃料以及需要更换的轮胎、蓄电
池、流体；报废回收阶段消耗电能、热能、氧气、乙

炔等进行拆解，回收得到各种矿产资源、汽车零部

件以及少量电能。

图 １　ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车全生命周期评价系统边界

Ｆｉｇ．１　ＦｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｂｏｕｎｄａｒｙｏｆＣＮＧ／ｇａｓｏｌｉｎｅｂｉｆｕｅｌｖｅｈｉｃｌｅ

２　模型的建立

本文选用 ＧａＢｉ软件对 ＣＮＧ／汽油两用燃料汽
车全生命周期进行建模，建模过程尽可能采用符合

实际加工工艺的方式进行，以期与实际情况更为接

近。在建模时参照 ＧＲＥＥＴ模型［１３］
将汽车分为汽

车主体、流体、ＣＮＧ供气系统、蓄电池４个部分。
２．１　原材料获取阶段

汽车在生产制造过程中消耗大量材料如钢、

铝、铜等，各种材料的上游均会消耗大量能源并产

生大量污染物。汽车各部分材料组成比例如表 １
所示。

汽车主体中钢、铝、铸铁、塑料在原材料比例

中占比达到 ９１．１％［１０］
，在此采用较新的中国本

土数据
［１４１５］

，以使模型更符合中国实际情况，铜、

玻璃、橡胶等的上游数据来自 ＧａＢｉ数据库。对于
ＣＮＧ供气系统主要考虑质量占比较大的气瓶，其
余小部件对总体结果影响很小，忽略不计。气瓶

主要由钢（３０ＣｒＭｏ）、玻璃纤维和树脂组成［１６］
；此

外，流体制造过程也在原材料获取阶段进行考虑。

表 １　汽车各部分材料组成比例

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｔｅｒｉａｌｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｒａｔｉｏｏｆｅａｃｈ

ｐａｒｔｏｆｖｅｈｉｃｌｅ

汽车主体［１０］ 蓄电池［１０］ ＣＮＧ供气系统［１６］

材料 比例／％ 材料 比例／％ 材料 比例／％

钢 ６２．３ 铅 ６９．０ 钢 ６６．７

铸铁 １０．９ 硫酸 ７．９ 玻璃纤维 ２５．０

铸铝 ４．６ 聚丙烯 ６．１ 树脂 ８．３

锻铝 ２．２ 玻璃纤维 ２．１

铜 １．９ 水 １４．１

玻璃 ２．９ 其他 ０．８

橡胶 ２．３

平均塑料 １１．１

其他 １．８

２．２　零部件制造阶段
零部件制造阶段主要消耗电能和热能，电力

结构不同对整车排放也会有所影响，在此选择

２０１７年中国电力结构作为参考。零部件制造阶
段直接环境污染物排放较少，在此忽略不计。各

主要部件电能、热能、润滑油消耗数据根据文

献［１７］设定，其中电能消耗如表２所示。
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表 ２　汽车主要零部件制造阶段电能消耗［１７］

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｖｅｈｉｃｌｅ

ｍａｉｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｄｕｒｉｎｇｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｐｈａｓｅ［１７］

部件 质量／ｋｇ 电能／ＭＪ

ＣＮＧ供气系统 ７０．０ ３６６
蓄电池 １６．３ １８．１
发动机 １２５．４ １３９５
车身 ３８４．６ １４８０
轴 ７３．９ １５．６
差速器 ２４．９ １８３．４
变速器 ８７．５ ６０６．３
制动系统 ３８．１ １４０
转向系统 ２２．２ １４２
悬架系统 ４０．８ １．９９
车轮 ４１．３ ２９．７
轮胎 ４０．８ ９５．９
玻璃 ３９．９ １２８
仪表板 ２４ ５０．６

２．３　整车涂装总装阶段
在组装过程中主要使用焊接、螺栓连接和胶

接３种连接方式，由于螺栓连接和胶接过程中的
能耗和排放数据难以获得且对整体结果影响较

小，在此忽略不计。汽车在涂装总装过程中主要

能源消耗如下
［１０］
：涂装（２．７２ＭＪ／ｋｇ）、采暖通风

空调系统与照明（２．１８ＭＪ／ｋｇ）、供暖（２．０３ＭＪ／
ｋｇ）、物料搬运（０．４５ＭＪ／ｋｇ）、焊接（０．６１ＭＪ／ｋｇ）
和车间压缩空气（０．９ＭＪ／ｋｇ）。由于喷漆的特殊
性，在涂装过程中会产生大量污染物排放，每涂装

一辆车 ＣＯ排放量为 ０．０２２４ｋｇ、ＮＯｘ排放量为
０．０２６８ｋｇ、ＰＭ２．５排放量为０．０６ｋｇ、挥发性有机化
合物（ＶｏｌａｔｉｌｅＯｒｇａｎｉｃＣｏｍｐｏｕｎｄｓ，ＶＯＣ）排放量为
１．６ｋｇ［１８］。
２．４　使用维修阶段

使用维修阶段主要消耗 ＣＮＧ和汽油，在此假
设使用 ＣＮＧ和使用汽油的里程比为 ３∶１。汽油
和 ＣＮＧ上游数据选用 ＧａＢｉ数据库中的中国数
据，数据时间对应于 ２００８—２０１７年。ＣＮＧ在生
产过程中主要包括天然气开采和压缩 ２个过程，
天然气开采过程能耗与排放来自 ＧａＢｉ数据库；假
设压缩过程均采用电机压缩方式，每立方米常压

天然气压缩至 ２０～２５ＭＰａ耗电 ０．７２ＭＪ［１９］。汽
车在使用汽油和 ＣＮＧ作为燃料时的污染物排放
率如表３所示［２０２１］

，其 中ＴＨＣ表示总 碳 氢 化
表 ３　两种燃料的气体污染物排放率［２０２１］

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｘｈａｕｓｔｅｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏｕｓｉｎｇｔｗｏｆｕｅｌｓ［２０２１］

ｇ／ｋｍ

燃料 ＣＯ２ ＣＯ ＮＯｘ ＴＨＣ

汽油 １７１ ５．０５ ０．３５ ０．１６

ＣＮＧ １２１ １．２４ ０．４４ ０．３２

合物。

在使用维修阶段，本文仅考虑一些必须周期

性更换的流体、蓄电池和轮胎的消耗。通过查阅

汽车使用手册得知各流体更换频率为：机油

（７５００ｋｍ／次）、制动液（２００００ｋｍ／次）、变速箱油
（６００００ｋｍ／次）、冷却液（３００００ｋｍ／次）。由于雨
刷液受人为习惯影响较大，在此设定为 １２５００ｋｍ／
次
［２２］
。通过咨询修理厂和 ４Ｓ店工作人员得知启

动电池大约每 ３～４年更换一次，轮胎 ８００００ｋｍ
更换一次。

２．５　报废回收阶段
汽车经过拆解，对可利用部件进行再利用再

制造后，将钢铁部件回炉回收，剩余残渣进行填埋

处理。

一辆车在拆解过程中消耗电能６６．７ＭＪ，消耗
氧气６．７７ｋｇ，乙炔１．４７ｋｇ；再制造一台发动机与
使用原材料制造一台发动机相比，可以节约 １６ｋｇ
铝、５８．２ｋｇ钢和４０６．８ＭＪ的电能［１１］

；假设轮胎回

收方式为动态脱硫法，回收产品有铁和再生胶，设

定再生胶替代橡胶的替代因子为 １∶０．３［２３］；铅
酸蓄电池在回收过程中主要消耗电能和煤，轮胎

和铅酸蓄电池在回收过程中的能耗和排放参考文

献［１１］进行设定。钢铁回炉过程的数据来自 Ｇａ
Ｂｉ数据库。

３　影响评价与结果解释
３．１　各阶段能耗和排放结果

整车建模结束后可运用 ＧａＢｉ软件平衡表功
能自动汇总各阶段输入输出，计算得出表 ４所示
的各阶段能耗和排放。可以看出，使用维修阶段

天然气和原油消耗最多，占消耗总量的 ９８％和
９７％；由于在各材料上游的矿石冶炼过程中使用
了大量的煤，原材料获取阶段原煤消耗约占总量

的４８％。主要气体污染物排放从大到小依次为
ＣＯ、ＮＯｘ、ＮＭＶＯＣ、ＳＯｘ。总 ＮＯｘ排放中使用维修
阶段占比 ８７％，其次为原材料获取阶段；喷涂过
程会有较多颗粒物排放，整车涂装总装阶段颗粒物

排放占比也超过２０％。报废回收阶段由于避免了
大量的材料制备过程而节约了１％的能源消耗。
３．２　特征化与归一化

本文采用 ＣＭＬ２００１评价方法进行特征化，主
要关注矿产资源消耗（ＡＤＰ（ｅ））、化石能源消耗
（ＡＤＰ（ｆ））、酸化潜值（ＡＰ）、水体富营养化潜值
（ＥＰ）、全球变暖潜值（ＧＷＰ）、臭氧层破坏潜值
（ＯＤＰ）和光化学烟雾潜值（ＰＯＣＰ）。各阶段特征
化结果如表５所示，表中 Ｅｑ表示等同于。
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表 ４　全生命周期各阶段能耗和排放

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｏｆｅａｃｈｐｈａｓｅｉｎｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅ

阶段 原油／ＭＪ
原煤／
ＭＪ

天然气／
ＭＪ

总能耗／
ＭＪ

ＣＯ２／
ｋｇ

ＣＯ／
ｋｇ

ＮＯｘ／
ｋｇ

ＳＯｘ／
ｋｇ

ＮＭＶＯＣ／
ｋｇ

ＣＨ４／
ｋｇ

ＰＭ２．５／
ｋｇ

ＰＭ１０／
ｋｇ

原材料获取 ８４３５．１４ ４９５６４．６ １１３４３．４ ８６５００ ９７０６．８ ２２７．９ １７．５ ２２．４ ２．７ ２４．４ ２．１ ４．７

零部件制造 ２７８．３１７ １３１７６．６ ９３０．５８ １４９００ １１５１．０ １．４ ３．０ ２．６ ０．３ ３．１ ０．６ １．４

整车涂装总装 ４１５．３３４ ２１２８０ ３４０．１７ ２２９００ ２１３１．２ ２．５ ４．７ ６．１ ２．２ ６．０ １．５ ３．４

使用维修 １９９３６５ ３００７９．８ ６３６３５６ ９４５０００ ４７６４９．２４ ６７０．９ １５８．４ ２４．２４ １２８．５２ １３０．０ ２．５２ ５．１６

报废回收 －２５８６．２ －９８１３．９ －１１１０．４ －１３３００－１２４３．２ －５．８ －２．０ －２．８ －０．２ ５．９ －０．２ －０．６

总计 ２０５９０７．５９１１０４２８７．１ ６４７８５９．７５ １０６００００ ５９３９５．０４ ８９６．９ １８１．６ ５２．５４ １３３．５２ １６９．４ ６．５２ １４．０６

表 ５　全生命周期各阶段特征化结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅａｃｈｐｈａｓｅｉｎｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅ

阶段
ＡＤＰ（ｅ）
（ＳｂＥｑ／ｋｇ）

ＡＤＰ（ｆ）／
（１０４ＭＪ）

ＧＷＰ
（ＣＯ２Ｅｑ／ｋｇ）

ＡＰ（ＳＯ２
Ｅｑ／ｋｇ）

ＥＰ（Ｐｈｏｓｐｈａｔｅ
Ｅｑ／ｋｇ）

ＰＯＣＰ（Ｅｔｈｅｎｅ
Ｅｑ／ｋｇ）

ＯＤＰ（Ｒ１１Ｅｑ／
１０－９ｋｇ）

原材料获取 ０．１６８ ８．６５ １０４００ ３５．９０ ２．４７ ８．８２ １．２２

零部件制造 ０．０００２１２ １．４９ １２４０ ４．６３ ０．４２ ０．４４ ０．３５３

整车涂装总装 ０．０００３３６ ２．２９ ２３１０ ９．７０ ０．６７ １．３５ ０．７２９

使用维修 ０．０４４０ ９４．５ ５１１６８．０ １０８．８２ ２１．３６ ４４．８８ １．０５

报废回收 －０．０５４０ －１．３３ －１０６０ －４．３４ －０．０４ －０．４９ －０．２５４

　　１）矿产资源消耗
矿产资源消耗如图２所示，从图中可以看出，

原材料获取阶段矿产资源消耗最多，其次为使用

维修阶段。这主要是由于在原材料中包含了大量

钢材、铝材等金属，在金属制备上游需要消耗大量

矿石资源。报废回收阶段由于回收了大量金属材

料，产生了部分负的矿产资源消耗，即由于回收避

免了３４％的矿产资源消耗。
２）化石能源消耗
化石能源消耗如图３所示，从图中可以看出，

使用维修阶段消耗化石能源最多，占总化石能源

消耗的８９％，这主要由于在使用维修阶段消耗了
大量的汽油和 ＣＮＧ。原材料获取阶段的化石能
源消耗主要来自矿石的冶炼过程消耗，其余各阶

段占比较低。

图 ２　全生命周期矿产资源消耗

Ｆｉｇ．２　Ｍｉｎｅｒａｌｒｅｓｏｕｒｃｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｎｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅ

３）环境影响分析
特征化结果的归一化结果如表６所示。归一

化基准值来自 ＧａＢｉ数据库，权重数值参考了文献
［２４］确定。由表 ６和图 ４可知，各阶段对环境影
响从大到小依次为：使用维修阶段、原材料获取阶

段、整车涂装总装阶段、零部件制造阶段、报废回收

阶段。使用维修阶段由于燃烧大量的天然气和汽

油产生大量尾气排放，其中 ＣＯ２、ＳＯ２占比较多；原
材料获取阶段污染物排放主要来自材料制备上游，

包括矿石开采加工、金属冶炼等。报废回收阶段环

境影响综合值为负，这是由于回收产生的排放小于

各回收产品制备过程的排放，由归一化结果，由于

报废回收阶段全生命周期对环境影响减少了１％。

图 ３　全生命周期化石能源消耗

Ｆｉｇ．３　Ｆｏｓｓｉｌｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｎｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅ

３．３　敏感性分析
由图 ４可知，在 ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车全

生命周期内使用维修阶段能耗和环境影响综合值
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表 ６　各阶段环境影响归一化结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｍｐａｃｔｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅａｃｈｐｈａｓｅ

类别 原材料获取阶段 零部件制造阶段 整车涂装总装阶段 使用维修阶段 报废回收阶段

ＧＷＰ ６．８×１０－１１ ８．１×１０－１２ １．５×１０－１１ ３．７×１０－１０ －７．０×１０－１２

ＡＰ ２．７×１０－１１ ３．５×１０－１２ ７．３×１０－１２ １．０×１０－１０ －３．３×１０－１２

ＥＰ １．４×１０－１２ ２．３×１０－１３ ３．８×１０－１３ １．２×１０－１１ －２．１×１０－１４

ＰＯＣＰ ４．３×１０－１１ ２．１×１０－１２ ６．６×１０－１２ ２．３×１０－１０ －２．４×１０－１２

ＯＤＰ １．５×１０－１８ ４．３×１０－１９ ８．８×１０－１９ ３．５×１０－１８ －３．１×１０－１９

均为最高。为降低整车全生命周期内环境影响综

合值，本文将从使用 ＣＮＧ汽油的使用里程比、整
车总使用里程、电力结构３个角度进行分析。

１）ＣＮＧ汽油使用里程比
通过改变使用 ＣＮＧ汽油的使用里程比来研究

整车使用阶段对环境影响的变化。不同比例下使

用维修阶段的环境影响综合值结果如图５所示。
当 ＣＮＧ汽油使用里程比提高时，各环境影响

参数均有所下降。与仅使用汽油相比，仅使用

ＣＮＧ所带来的环境影响综合值可降低 ２８％左右。
但在使用 ＣＮＧ时燃烧温度较高，且未使用 ＣＮＧ
专用的催化转化器，尾气中 ＮＯｘ和 ＴＨＣ含量较
高，并未完全发挥天然气汽车的优势。ＣＮＧ专用
汽车较汽油车可减少 ＣＯ排放 ９０％，ＮＯｘ排放
５８％和ＴＨＣ排放５０％，将数据代入模型进行计算
所得结果如图５所示，与仅使用的汽油的两用燃

图 ４　各阶段环境影响归一化结果

Ｆｉｇ．４　Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｅｆｆｅｃｔｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅａｃｈｐｈａｓｅ

图 ５　不同 ＣＮＧ汽油使用里程比下的环境影响综合值

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｉｍｐａｃｔｖａｌｕｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣＮＧｇａｓｏｌｉｎｅｍｉｌｅａｇｅｒａｔｉｏｓ

料汽车相比，ＣＮＧ专用汽车可降低环境影响综合
值４４％。因此，和汽油车相比，ＣＮＧ两用燃料汽
车在成本较低的情况下可有效降低环境影响，但

发展 ＣＮＧ专用汽车则对节能减排更为有利。
２）整车总使用里程
整车总使用里程根据用途和使用者习惯差别

较大，不同总使用里程下的环境影响综合值和化

石能源消耗如图 ６所示。从图中可以看出，环境
影响综合值和化石能源消耗随着总里程的增加呈

线性增长，通过回收会使两者有所降低。

３）电力结构
在整车制造、使用以及回收过程都会有电力

的消耗，电力结构不同所带来的环境影响差别较

大，由国家可再生能源中心最新发布的《美丽中

国２０５０年的能源经济生态系统》中给出了中国既
定政策下所对应的电力结构

［２５］
，如表 ７所示，表

中２０１７年前为实际统计数据，其余为预测值。计
算得出 ２０１７—２０５０年对应的环境影响综合值如
图７所示。

随着风电、光电核电比例的增大全生命周期

环境影响综合值显著下降，与 ２０１７年相比，
２０３５年环境影响综合值下降约 ７．５％，到 ２０５０年
可降低约１０．６％。因此优化电力结构，促进可再
生能源的发展对整车全生命周期环境影响亦有明

显改善作用。

图 ６　整车总使用里程对化石能源消耗和环境的影响

Ｆｉｇ．６　Ｉｍｐａｃｔｏｆｔｏｔａｌｍｉｌｅａｇｅｏｎｆｏｓｓｉｌｅｎｅｒｇｙ

ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ
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表 ７　２０１４—２０５０年电力结构［２５］

Ｔａｂｌｅ７　Ｅｌｅｃｔｒｉｃｐｏｗｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎ２０１４—２０５０［２５］

％

年份 水电 火电 核电 风电 光电

２０１４ １８．７４ ７５．７６ ２．３５ ２．７５ ０．４０

２０１５ １９．４４ ７３．６８ ２．９４ ３．１９ ０．７５

２０１６ １９．５１ ７１．８５ ３．５４ ４．００ １．１０

２０１７ １８．５９ ７０．９９ ３．８７ ４．７３ １．８２

２０２０ １８．７７ ６１．５９ ６．６８ ９．３６ ３．６０

２０３５ １５．９９ ３５．２０ ７．１２ ３３．７７ ７．９２

２０５０ １５．１６ １４．９５ ７．６０ ４４．５１ １７．７８

图 ７　２０１７—２０５０年电力结构对应的环境影响综合值

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｉｍｐａｃｔｖａｌｕｅ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｅｌｅｃｔｒｉｃｐｏｗｅｒ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎ２０１７—２０５０

４　结　论
１）汽车使用维修阶段能源消耗和污染物排

放最多，能耗以 ＣＮＧ为主，主要污染物排放为
ＣＯ、ＮＯｘ和 ＳＯ２。

２）原材料获取阶段矿产资源消耗最多，使用
维修阶段化石能源消耗最多，环境影响综合值从

大到小依次为：使用维修阶段、原材料获取阶段、

整车涂装总装阶段、零部件制造阶段、报废回收阶

段。通过回收可节约超过 ３０％的矿产资源消耗
并减少１％的污染物排放。

３）对于ＣＮＧ／汽油两用燃料汽车环境影响综
合值，以仅使用汽油作为基准值，仅使用 ＣＮＧ时
可降低 ２８％ 左右，而 ＣＮＧ专用汽车则可降
低４４％。

４）按照电力结构发展预测结果，与 ２０１７年
相比，２０３５年全生命周期环境影响综合值下降约
７．５％，到２０５０年可降低约 １０．６％。坚持优化电
力结构，促进可再生能源的发展对整车全生命周

期环境影响亦有明显改善作用。
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ＸＩＥＳＸ，ＨＵＪＮ，ＢＡＯＸＦ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｕａｌｒｏａｄｅｍｉｓｓｉｏｎｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｎａｔｕｒａｌｇａｓｇａｓｏｌｉｎｅｄｕａｌｆｕｅｌｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＳｃｉ

ｅｎｔｉａｅＣｉｒｃｕｍｓｔａｎｔｉａｅ，２０１１，３１（１１）：２３４７２３５３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２１］钱芳．ＣＮＧ／汽油双燃料出租车排放特性研究［Ｄ］．南京：东

南大学，２０１５．

ＱＩＡＮＦ．ＳｔｕｄｙｏｎｅｍｉｓｓｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＣＮＧ／ｇａｓｏｌｉｎｅｄｕ

ａｌｆｕｅｌｔａｘｉ［Ｄ］．Ｎａｎｇｊｉｎｇ：ＳｏｕｔｈｅａｓｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２２］ＺＡＣＫＲＩＳＳＯＮＭ，ＡＶＥＬＬＡＮＬ，ＯＲＬＥＮＩＵＳＪ．Ｌｉｆｅｃｙｃｌｅａｓ

ｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓｆｏｒｐｌｕｇｉｎｈｙｂｒｉｄｅｌｅｃｔｒｉｃｖｅ

ｈｉｃｌｅｓＣｒｉｔｉｃａｌｉｓｓｕｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｌｅａｎｅｒＰｒｏｄｕｃｔｉｏｎ，２０１０，

１８（１５）：１５１９１５２９．

［２３］王琢璞，温宗国．废铅酸电池回收制取再生铅合金技术的生

命周期评价［Ｊ］．环境科学学报，２０１８，３８（３）：１２４５１２５５．

ＷＡＮＧＺＰ，ＷＥＮＺＧ．Ｌｉｆｅｃｙｃｌｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆ

ｌｅａｄａｌｌｏｙｆｒｏｍ ｗａｓｔｅｌｅａｄａｃｉｄｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＳｃｉｅｎｔｉａｅ

Ｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｔｉａｅ，２０１８，３８（３）：１２４５１２５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］邓南圣，王小兵．生命周期评价［Ｍ］．北京：化学工业出版

社，２００３：２３４２３５．

ＤＥＮＧＮＳ，ＷＡＮＧＸＢ．Ｌｉｆｅｃｙｃｌｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＣｈｅｍｉｃａｌＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３：２３４２３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］国家可再生能源中心．美丽中国２０５０年的能源经济生态系

统［Ｒ／ＯＬ］．（２０１８０４０４）［２０１８１１０８］．ｈｔｔｐ：∥ｂｏｏｓｔｒｅ．

ｃｎｒｅｃ．ｏｒｇ．ｃｎ／ｗｐｃｏｎｔｅｎｔ／ｕｐｌｏａｄｓ／２０１８／０４／ＢｅａｕｔｉｆｕｌＣｈｉｎａ

２０５０ＣＮ．ｐｄｆ．

ＣｈｉｎａＮａｔｉｏｎａｌＲｅｎｅｗａｂｌｅＥｎｅｒｇｙＣｅｎｔｒｅ．２０５０ｅｎｅｒｇｙｅｃｏｎｏｍ

ｉｃｅｃｏｓｙｓｔｅｍｉｎＣｈｉｎａ［Ｒ／ＯＬ］．（２０１８０４０４）［２０１８１１０８］．

ｈｔｔｐ：∥ｂｏｏｓｔｒｅ．ｃｎｒｅｃ．ｏｒｇ．ｃｎ／ｗｐｃｏｎｔｅｎｔ／ｕｐｌｏａｄｓ／２０１８／０４／

ＢｅａｕｔｉｆｕｌＣｈｉｎａ２０５０ＣＮ．ｐｄｆ（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　胡守信　男，硕士研究生。主要研究方向：汽车生命周期评价、

汽车节能减排技术。

李兴虎　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：汽车环

境保护技术、新型汽车动力及内燃机燃烧。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

ＦｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆＣＮＧ／ｇａｓｏｌｉｎｅｂｉｆｕｅｌｖｅｈｉｃｌｅｉｎＣｈｉｎａ
ＨＵＳｈｏｕｘｉｎ，ＬＩＸｉｎｇｈｕ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｃｏｍｐｒｅｓｓｅｄｎａｔｕｒａｌｇａｓ（ＣＮＧ）／ｇａｓｏｌｉｎｅｂｉｆｕｅｌｐａｓｓｅｎｇｅｒ
ｖｅｈｉｃｌｅｈａｓｂｅｅｎｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎＧａＢｉｓｏｆｔｗａｒｅ，ｗｈｉｃｈｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄ
ｅｍｉｓｓｉｏｎｏｆｔｈｅｂｉｆｕｅｌｖｅｈｉｃｌｅｆｒｏｍｔｈｅｒａｗｍａｔｅｒｉａｌａｃｑｕｉｒｅｍｅｎｔｐｈａｓｅｔｏｔｈｅｓｃｒａｐｒｅｃｙｃｌｉｎｇｐｈａｓｅ，ａｎｄｔｈｅ
ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｔｈｅｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｉｎｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅｔｏｗａｒｄｓｔｈｅｕｓｉｎｇｍｉｌｅａｇｅｒａｔｉｏｏｆｔｈｅＣＮＧ
ｇａｓｏｌｉｎｅ，ｔｏｔａｌｍｉｌｅａｇｅａｎｄｅｌｅｃｔｒｉｃｐｏｗｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔ，ｉｎｔｈｅｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅ，ｔｈｅｅｎｅｒｇｙ
ｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｐｏｌｌｕｔａｎｔｅｍｉｓｓｉｏｎｉｎｔｈｅｕｓｉｎｇｓｔａｇｅａｒｅｔｈｅｍｏｓｔ，ｔａｋｉｎｇｕｐｍｏｒｅｔｈａｎ５０％ ｏｆｔｈｅｆｕｌｌｌｉｆｅ
ｃｙｃｌｅ；ｍａｊｏｒｐｏｌｌｕｔａｎｔｓａｒｅＣＯ，ＮＯｘ，ＳＯ２，ｅｔｃ．；ｔｈｅＣＮＧ／ｇａｓｏｌｉｎｅｂｉｆｕｅｌｖｅｈｉｃｌｅｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｃｕｔｔｈｅｅｎ
ｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｏｗｎｗｉｔｈａｌｏｗｅｒｃｏｓｔ，ｂｕｔａＣＮＧｓｐｅｃｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｉｓｍｏｒｅｂｅｎｅｆｉｃｉａｌｔｏｔｈｅｅｎｅｒｇｙｓａｖ
ｉｎｇａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎ；ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｏｆｔｈｅｆｕｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅｃａｎｏｂｖｉｏｕｓｌｙｄｅｃｒｅａｓｅ
ｂｙｒｅｃｙｃｌｉｎｇｔｈｅｓｃｒａｐｐｅｄｖｅｈｉｃｌｅｓ，ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅＣＮＧｕｓｉｎｇｍｉｌｅａｇｅｒａｔｉｏｏｆｂｉｆｕｅｌｖｅｈｉｃｌｅｓ，ａｎｄｉｍｐｒｏｖｉｎｇ
ｔｈｅｒａｔｉｏｏｆｕｓｉｎｇｒｅｎｅｗａｂｌｅｅｎｅｒｇｙｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｐｏｗｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｒｅｓｓｅｄｎａｔｕｒａｌｇａｓ（ＣＮＧ）；ｂｉｆｕｅｌｖｅｈｉｃｌｅ；ｌｉｆｅｃｙｃｌｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ；ｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ
ａｎｄｅｍｉｓｓｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎ；ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｅｆｆｅｃｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１１０１４：２４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０９．１１２２．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＢ０１０３４０２）

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