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基于铱星机会信号的定位技术

秦红磊，谭滋中，丛丽，赵超

（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）到达地球表面的信号弱，易受干扰，并且需要投
入大量的基础设施，而机会信号可有效弥补这方面的不足。针对目前陆基机会信号（广播、数

字电视和移动基站等）存在的覆盖性、可用性限制，提出了利用铱星系统实现天基机会信号定

位。通过对铱星信号的通信体制进行深入研究，建立了瞬时多普勒定位数学模型，提出了利用

铱星信号的单音信号获取多普勒频率信息，并结合轨道预测模型计算的卫星轨道信息实现铱

星定位的方法。实测数据验证结果表明，利用实际铱星信号能够实现精度优于 ２００ｍ的定位。
研究成果对基于机会信号的定位技术的理论研究及应用具有参考意义。

关　键　词：机会信号；铱星；天基；通信；瞬时多普勒定位
中图分类号：Ｐ２２８．１；ＴＮ９６７．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１６９１０９

　　随着位置服务需求的范围越来越广，全球导
航卫星系统（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，
ＧＮＳＳ）得到了快速发展和广泛应用，然而其缺点
也逐渐被认识到。ＧＮＳＳ信号较弱，容易受到有
意或无意的干扰，且建立完备的卫星导航定位系

统基础设施往往需要较大的资金投入，机会信号

可有效弥补这方面的不足。目前典型机会信号如

调频广播（ＦＭ）、数字电视（ＤＴＶ）［１］等设施主要
集中在人口密集的城市地区，在沙漠、海洋及偏远

地区覆盖性不足。而铱星卫星信号具有覆盖范围

广、信号强度高及抗干扰性强等优点，因此采用铱

星系统进行定位可以有效克服陆基机会信号覆盖

性不足的问题。

铱星通信系统是由 ６６颗低轨卫星组成的全
球卫星移动通信系统。２００９年，美国铱星通信公
司宣布开始设计第二代铱星系统———Ｉｒｉｄｉｕｍ
ＮＥＸＴ，截至到 ２０１８年底，已发射 ６５颗第二代卫
星。２０１６年，美国铱星通信公司表示，该公司的

卫星授时与定位（ＳａｔｅｌｌｉｔｅＴｉｍｉｎｇａｎｄＬｏｃａｔｉｏｎ，
ＳＴＬ）系统已经具备作为全球定位系统（ＧｌｏｂａｌＰｏ
ｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）备份或 ＧＰＳ补充的能力，
ＳＴＬ系统将使用廉价的芯片为地球任意位置的用
户提供精确的位置、导航和授时服务

［２］
，可作为

ＧＰＳ备份或核验 ＧＰＳ信号，然而该系统具体技术
尚未公布。Ｊｏｅｒｇｅｒ等［３］

提出了利用铱星信号增强

ＧＰＳ系统实现浮点载波相位的定位技术，主要分析
了利用铱星实现载波相位快速整周模糊的求解。

本文利用铱星系统信号作为机会信号实现定

位。首先，深入研究铱星信号通信体制，主要分析

了铱星信号的结构，为定位信息观测量的获取提

供了基础。其次，介绍了瞬时多普勒的定位技术，

并建立了数学模型。然后，提出了利用铱星信号

的单音信号提取瞬时多普勒频率测量信息，结合

轨道预测模型计算卫星轨道实现多历元定位的方

法。最后，利用实际接收的铱星信号进行定位

验证。

qwqw
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１　铱星系统及通信体制
铱星星座分布决定了接收机可见卫星数量，

而定位观测信息提取方法与信号通信体制有关，

本节主要分析了铱星系统的星座结构和信号通信

体制。

１．１　铱星系统星座基本结构
１９８７年，Ｂｅｒｔｉｇｅｒ首次提出铱星系统的概

念
［４］
。铱星系统空间星座部分由 ６６颗近极圆轨

道卫星组成，共 ６个轨道面，每个轨道共有１１颗
卫星和１颗备用卫星。轨道倾角为 ８６．４°，轨道
高度为７８０ｋｍ，轨道周期为１００．１３ｍｉｎ。５条同向
轨道间隔为３１．６°，第６条反向轨道与第１条轨道
间隔为２２°，可实现包括南北两极的全球覆盖［５］

。

ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ星座将包括 ８１颗卫星，其中 ６６颗
运行的低轨道卫星将替换现有卫星星座，还有

６颗在轨备份卫星及９颗地面备份卫星。
用户段经由 Ｌ频段用户链路与空间段进行

互联，其相控阵天线分成３块安装在卫星上，每块
天线板产生 １６个点波束，每颗卫星共 ４８个点波
束，整个星座共有 ３１６８个点波束，实际覆盖全球
只需要 ２１５０个点波束，其余点波束在卫星向高
纬度地区移动时逐渐关闭，从而节省功率和减少

高纬度地区具有多星可见性特点造成的干扰
［６］
。

星间链路是铱星有别于其他卫星移动通信系

统的一大特点，更为地面站对星钟的校正提供了

方便。卫星覆盖区内的任何用户通过星间链路就

可以与其他覆盖区域内的任何用户进行通信，无

需地面中继。用户终端可拥有多条路径与系统信

关站通信，从而具有抗干扰和抗摧毁能力。

１．２　铱星信号基本结构
用户链路采用 ＦＤＭＡ／ＴＤＭＡ／ＳＤＭＡ／ＴＤＤ多

址方式，将每颗卫星 ４８个点波束中的相邻 １２个
点波束分为一组对总可用频带进行空分频率复

用，每个点波束内再把频带按 ＦＤＭＡ方式分为多
条 ＴＤＭＡ通道。在每个 ＴＤＭＡ通道内，对同一用
户的上行和下行链路采用 ＴＤＤ复用，即上下行链
路分别处于同一条 ＴＤＭＡ载波的同一帧的不同
时隙内。

分配给铱星的带宽为１６１６．０～１６２６．５ＭＨｚ。
１６１６．０～１６２６．０ＭＨｚ为双工信道，作为业务信道
使用，将１０ＭＨｚ频带分为３０个子带，每个子带又
分为 ８个信道，共 ２４０个信道，每个子带频宽为
３３３．３３３ｋＨｚ，每个信道的频宽为 ４１．６７ｋＨｚ。
１６２６．０～１６２６．５ＭＨｚ为单工信道，作为信令信道
使用，将 ０．５ＭＨｚ频带分为 １２个信道，每个信道
频宽为４１．６７ｋＨｚ。上述双工信道和单工信道各
自的频宽 ４１．６７ｋＨｚ又分为工作频宽３１．５０ｋＨｚ和
保护频宽１０．１７ｋＨｚ［７］。１６１７．７７５～１６１８．７２５ＭＨｚ
为铱星专属频率，１６１８．７２５～１６２６．５ＭＨｚ为共享
频率。铱星系统用户链路 ＦＤＭＡ频率分配如图 １
所示。

铱星信号 ＴＤＭＡ帧长为９０ｍｓ。其中，单工信
道分配时隙 ２０．３２ｍｓ，实际 ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ信号中
下行用户链路的单工信道信号为６．５～２０．３２ｍｓ。
双工信道占用 ４个 ８．２８ｍｓ的上行链路时隙和
４个８．２８ｍｓ的下行链路时隙。每条 ＴＤＭＡ载波
的速率为５０Ｋｂｉｔ／ｓ，每条信道的速率为４．８Ｋｂｉｔ／ｓ。
帧结构如图２所示。

１０ＭＨｚ业务频带共有 ２４０个信道频带，分到
１２个点波束，每个点波束为 ２０个信道频带。
０．５ＭＨｚ信令频带共有 １２个信道频带，分配到每
个点波束。因此，４８个点波束中的每个点波束的
频率包括３２个信道频带。每个信道频带通过时

图 １　铱星系统用户链路 ＦＤＭＡ频率分配

Ｆｉｇ．１　ＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓＦＤＭＡｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ

２９６１
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图 ２　铱星系统用户链路 ＴＤＭＡ帧结构

Ｆｉｇ．２　ＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓＴＤＭＡｆｒａｍｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

分复用可得４个双工信道，每个点波束可得 ８０个
双工信道。整个卫星有 ４８个点波束，最多可得
３８４０个４．８Ｋｂｉｔ／ｓ的双工信道［８］

。

用户下行链路传输 ９０ｍｓ突发信号，每个突
发信号由３部分组成，分别为单音信号（ｔｏｎｅ）、独
立字和数据信息。图３给出了铱星突发信号的生
成技术及结构。

单工或双工信道数据信息首先采用 ＤＱＰＳＫ
调制，数据率为５０Ｋｂｉｔ／ｓ，然后将经 ＢＰＳＫ调制后
的独立字放置在数据信息前，该独立字主要用于

修正铱星信号在传播过程中及滤波器处理过程中

引入的相位旋转，独立字与数据信息组合之后，采

用根升余弦滤波器进行脉冲整形，并将 ２．６ｍｓ的
单音信号放置在符号信息前，最后进行上变频得

到突发信号
［９］
。

图 ３　铱星系统用户链路信号结构

Ｆｉｇ．３　ＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓｓｉｇｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２　基于瞬时多普勒的铱星定位技术

本节介绍了瞬时多普勒定位技术并给出了数

学模型，同时根据铱星信号特性给出了定位观测

信息获取及铱星机会信号定位方法。

２．１　瞬时多普勒定位算法
卫星与接收机之间的相对运动产生多普勒现

象，多普勒频率能够反映卫星位置及速度与接收

机位置及速度之间的关系，因此可采用测频信息

实现定位。早期的子午仪系统（ｔｒａｎｓｉｔ）是一种典
型的基于多普勒的卫星定位系统，由于空间星座

的局限性，可见卫星数目较少，因此采用积分多普

勒作为观测信息，定位解算时将测量信息转换为距

离差双曲面，经过多个不同时刻的累积，多个双曲

面交叉获得位置。在同时可见多颗卫星情况下，可

采用瞬时多普勒频率实现即时定位，即利用多颗卫

星的瞬时等多普勒圆锥曲面交叉获得接收机位置。

伪距定位线性导航状态更新方程为

ｚ＝Ｈｘ＋ε （１）
式中：ｚ＝ｚ－珓ｚ，ｚ为先验伪距测量偏差向量，ｚ为
已测量的伪距向量，珓ｚ为预测的伪距向量；Ｈ为雅
可比矩阵；ε为测量和线性化误差向量。

令 δｘ＝［δｘ，δｙ，δｚ，δｂ］
Ｔ
表示状态更新向量，ε′

表示误差变化量。对式（１）进行求导得到
ｚ
ｔ
－
珓ｚ
ｔ
＝Ｈ（δｘ）

ｔ
＋（Ｈ）
ｔ
δｘ＋ε′ （２）

根据接收机测速经典线性方程有

Ｈ（δｘ）
ｔ

＝Ｈ

δｘ
δｙ
δｚ
δｂ













·

（３）

式中：δｘ、δｙ、δｚ为接收机先验速度的更新状态量；
δｂ·为接收机频偏的更新状态量。

根据多普勒频率与接收机位置之间的关系有

（Ｈ）
ｔ
δｘ＝

－ｅ
（１）

ｔ

－ｅ
（２）

ｔ


－ｅ
（ｋ）





















ｔ

δｘ
δｙ
δ










ｚ

（４）

式中：
ｅ（ｋ）

ｔ
＝
ｔ

ｘ（ｋ）－ｘｘｙｚ０
ｘ（ｋ）－ｘｘｙｚ( )

０

，ｘ（ｋ）为卫星 ｋ的位

置，ｘｘｙｚ０为接收机先验位置信息，ｅ
（ｋ）
为卫星 ｋ的

视距单位向量。

令 ｄ＝ｚ
ｔ
表示测量的多普勒向量，槇ｄ＝

珓ｚ
ｔ
表示

预测的多普勒测量向量，综合式（１）～式（４），瞬
时多普勒定位线性方程为
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ｄ＝Ｈ

δｘ
δｙ
δｚ
δｂ













·

＋

－ｅ
（１）

ｔ

－ｅ
（２）

ｔ


－ｅ
（ｋ）





















ｔ

δｘ
δｙ
δ










ｚ

＋ε′ （５）

式中：
ｅ（ｋ）

ｔ
＝ （ｘ（ｋ））

ｔ
－ｅ（ｋ）·（ｅ（ｋ）·ｖ（ｋ）( )） １

ｒ（ｋ）

表示卫星速度减去卫星视距方向的速度分量比上

视距几何距离，ｖ（ｋ）为卫星 ｋ的速度向量。
式（５）即为瞬时多普勒定位的数学模型，估

计量包括接收机位置、速度及频偏等７个状态量。
当位置状态量已知时，式（５）即为接收机测速经
典数学模型

［１０］
。对于静态定位，利用 ４颗卫星即

可实现定位，即

ｄ＝

－ （ｘ
（１）
）

ｔ
－ｅ（１）·（ｅ（１）·ｖ（１）( )） １ｒ（１[ ]）

Ｔ

１

－ （ｘ
（２）
）

ｔ
－ｅ（２）·（ｅ（２）·ｖ（２）( )） １ｒ（２[ ]）

Ｔ

１

 

－ （ｘ
（ｋ）
）

ｔ
－ｅ（ｋ）·（ｅ（ｋ）·ｖ（ｋ）( )） １ｒ（ｋ[ ]）

Ｔ





















１

·

　　

δｘ
δｙ
δｚ
δｂ













·

＋ε′ （６）

２．２　铱星定位技术
ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ提供的 ＳＴＬ服务可实现室内定

位精度２０～３５ｍ（６７％），授时精度达 １μｓ［１１］。这
主要得益于在突发信号中的 ＤＱＰＳＫ数据中插入
的伪随机序列，ＳＴＬ接收机可通过与本地码相关
实现高精度测距。ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ卫星采用星载
ＧＰＳ接收机进行精密定轨与授时的策略也为 ＳＴＬ
提供 高 精 度 定 位 与 授 时 服 务 提 供 了 保 障。

２００６年以前，铱星任务计划与轨道分析组织提供
铱星实时精确轨道数据库信息，然而美国国防部

与美国铱星通信公司合作后，该组织不再提供铱

星精确轨道信息
［１２］
。本文利用 ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ的

多普勒频移作为定位观测量，采用公开的 ＴＬＥ数
据及轨道预测模型计算 ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ轨道，定位
算法采用瞬时多普勒定位技术，最终实现基于

ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ卫星的多历元接收机静态定位。
铱星单工下行用户链路的１２个频带中，持续

存在突发信号的频带为７信道和１１信道，这里采
用突发信号中的首段连续波单音信号测量多普勒

频移。相比于 ＧＮＳＳ信号，铱星信号到达地面的
功率明显高于噪声信号。因此，可采用快速傅里

叶变换（ＦａｓｔＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＦＦＴ）对多普勒频
率进行粗测量，在相邻频率带宽内采用最大似然

估计（ＭＬＥ）方法［１３］
进行多普勒精确测量，最优估

计函数为

Ｉ（ｆ）＝１
Ｎ ∑

Ｎ－１

ｎ＝０
ｘ［ｎ］ｅｘｐ（－ｊ２πｆｎ）

２
（７）

式中：Ｉ（ｆ）为最优估计函数；ｆ为载波频率估计；
ｘ［ｎ］为信号。

信号相位估计为

槇＝ａｒｃｔａｎ
－∑

Ｎ－１

ｎ＝０
ｘ［ｎ］ｓｉｎ（２π 槇ｆ０ｎ）

∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｘ［ｎ］ｃｏｓ（２π 槇ｆ０ｎ









）

（８）

式中：槇ｆ０为信号频率的最优估计值。
铱星采用极地轨道，相比于高纬度地区，４０°

纬度地区平均可见卫星个数为１～２颗，接收机在
待定点可持续搜集 １０～２０ｍｉｎ卫星信号集中处
理实现定位结算。因此，当观测 ｍ个历元将会有
ｍ个接收机钟偏参数，可根据接收机稳定度将钟
偏参数用三阶或高阶多项式描述，从而简化解算，

如下：

ｂ′ｉ ＝ｂ′０＋ｂ′１（ｔｉ－ｔ０）＋ｂ′２（ｔｉ－ｔ０）
２

（９）
式中：ｂ′ｉ为 ｔｉ时刻的接收机频偏参数；ｔ０为选定
的参考时刻，如可采用中央时刻作为参考时

刻
［１４］
。当采用外接高精度原子钟时，接收机频偏

影响可忽略。类似的，对卫星频偏影响也可采用

此种方法进行有效补偿，即与接收机位置信息一

并求解。

３　实验验证

３．１　铱星信号时频分析及解调
本节主要在频域和时域分析铱星信号，并对

信号进行解调处理。利用搭建的硬件采集系统对

实际ＩｒｉｄｉｕｍＮＥＸＴ的用户链路单工下行０．５ＭＨｚ频
带信号进行采集，中心频率设置为 １６２６．２５ＭＨｚ，
采集的中频数据频率为 ２８．２５ＭＨｚ，数据长度为
２０ｓ。分别对 ７信道信号和 １１信道信号进行
处理。

１）７信道信号
铱星７信道信号是ＲｉｎｇＡｌｅｒｔ信号，所在的子

带的中心频率为 １６２６．２７０８３３ＭＨｚ，其实时频谱
如图４所示，经下变频后为 ２８．２７０８３３ＭＨｚ。该
信道信息每４８帧发送一次，即同一卫星的同一点
波束重复发送该信号的时间间隔为 ４．３２ｓ。对

４９６１
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２０ｓ内的某一突发信号进行处理，其时域信号如
图５所示。图６和图７分别给出了信号解调后的
ＩＱ矢量图及相位图。

通过时域和频域分析结果可以看到，实际采

集的信号中此突发信号带宽约为２６．６６６７ｋＨｚ，持
续时间为６．８ｍｓ。采用最大似然估计方法捕获的
信号中心频率为２８．２４４９３５６８３ＭＨｚ，即卫星信

图 ４　铱星系统用户链路单工 ７信道信号实时频谱

Ｆｉｇ．４　ＲｅａｌｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓ

ｓｉｍｐｌｅｘ７ｃｈａｎｎｅｌｓｉｇｎａｌ

图 ５　铱星系统用户链路单工 ７信道时域信号

Ｆｉｇ．５　ＴｉｍｅｄｏｍａｉｎｓｉｇｎａｌｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒ

ｌｉｎｋｓｓｉｍｐｌｅｘ７ｃｈａｎｎｅｌ

图 ６　铱星系统用户链路单工 ７信道基带信号 ＩＱ矢量图

Ｆｉｇ．６　ＩＱｖｅｃｔｏｒｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓｓｉｍｐｌｅｘ７

ｃｈａｎｎｅｌｂａｓｅｂａｎｄｓｉｇｎａｌ

号的多普勒频率为２５８９７．３１７Ｈｚ。通过图７可以
看出，铱星突发信号主要由无调制、ＢＰＳＫ调制及
ＱＰＳＫ调制３部分组成，其中单音连续波信号无
任何信息，独立字采用 ＢＰＳＫ调制，而数据信息采
用 ＱＰＳＫ调制。

２）１１信道信号
铱星１１信道信号为 ＰｒｉｍａｒｙＭｅｓｓａｇｅ信号，所

在的子带中心频率为１６２６．４３７５０ＭＨｚ，其实时频
谱如图 ８所示，经下变频后为 ２８．４３７５ＭＨｚ。对
２０ｓ内的某一突发信号进行处理，其时域信号如
图９所示。图１０和图１１分别给出了信号解调后
的 ＩＱ矢量图及相位图。

通过时域和频域分析结果可以看到，实际采

集的信号中此突发信号带宽约为２９．１９０５ｋＨｚ，持
续时间约为７．５ｍｓ。采用最大似然估计方法捕获
的信号中心频率为２８．４０３８７２７６５ＭＨｚ，即卫星信
号的多普勒频率为 ３３６２７．２３５Ｈｚ。通过图１１可
以看出，１１信道突发同样由无调制单音连续波、
ＢＰＳＫ调制独立字及 ＱＰＳＫ调制数据信息３部分
组成。

以上给出了２０ｓ数据中的２个通道的突发信

图 ７　铱星系统用户链路单工 ７信道基带信号相位图

Ｆｉｇ．７　ＰｈａｓｅｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓｓｉｍｐｌｅｘ７

ｃｈａｎｎｅｌｂａｓｅｂａｎｄｓｉｇｎａｌ

图 ８　铱星系统用户链路单工 １１信道信号实时频谱

Ｆｉｇ．８　ＲｅａｌｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒ

ｌｉｎｋｓｓｉｍｐｌｅｘ１１ｃｈａｎｎｅｌｓｉｇｎａｌ
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图 ９　铱星系统用户链路单工 １１信道时域信号

Ｆｉｇ．９　ＴｉｍｅｄｏｍａｉｎｓｉｇｎａｌｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒ

ｌｉｎｋｓｓｉｍｐｌｅｘ１１ｃｈａｎｎｅｌ

图１０　铱星系统用户链路单工１１信道基带信号 ＩＱ矢量图

Ｆｉｇ．１０　ＩＱｖｅｃｔｏｒｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓｓｉｍｐｌｅｘ１１

ｃｈａｎｎｅｌｂａｓｅｂａｎｄｓｉｇｎａｌ

图 １１　铱星系统用户链路单工 １１信道基带信号相位图

Ｆｉｇ．１１　ＰｈａｓｅｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓｓｉｍｐｌｅｘ１１

ｃｈａｎｎｅｌｂａｓｅｂａｎｄｓｉｇｎａｌ

号分析结果，２０ｓ内其他突发信号持续时间在
６．５～２０．３２ｍｓ之间，其中单音信号持续时间为
２．６ｍｓ左右。另一方面，对于 ＲｉｎｇＡｌｅｒｔ信号，实
际数据中存在严格９０ｍｓ间隔的 ２个连续突发信
号，即此时接收机位于同一卫星的 ２个相邻点波
束覆盖范围内，出现的严格 ９０ｍｓ整倍数间隔的

２个突发信号则来自于同一颗卫星的非相邻点波
束的信号，而出现的并非严格 ９０ｍｓ整倍数间隔
的２个突发信号表示此时接收机接收２个不同卫
星的信号。

３．２　铱星多普勒定位
本节主要利用硬件采集系统接收 Ｉｒｉｄｉｕｍ

ＮＥＸＴ信号，对卫星数据进行多普勒信息提取，并
结合预测的轨道信息实现接收机定位。

持续接收信号 ３０ｍｉｎ，采用信号时域检测技
术对每个３６０ｍｓ数据块进行检测，当存在信号时
提取多普勒信息。７信道和 １１信道信号多普勒
捕获结果如图１２和图１３所示。

可以看出，３０ｍｉｎ内总共可见卫星数量为
７颗，同一时刻最多可见卫星数量为 ２颗。第 １
颗卫星为刚过天线头顶，第 ３、５、７颗卫星与第 １
颗卫星属于同一轨道，且该 ３颗卫星星下点轨迹
与天线位置距离较近。第２、４、６颗卫星属于同一
轨道卫星，且该 ３颗卫星星下点轨迹距离接收天
线位置较远。由于同一卫星用户下行链路７信

图 １２　铱星系统用户链路单工 ７信道信号多普勒曲线

Ｆｉｇ．１２　ＤｏｐｐｌｅｒｃｕｒｖｅｓｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓ

ｓｉｍｐｌｅｘ７ｃｈａｎｎｅｌｓｉｇｎａｌ

图 １３　铱星系统用户链路单工 １１信道信号多普勒曲线

Ｆｉｇ．１３　ＤｏｐｐｌｅｒｃｕｒｖｅｓｏｆＩＲＩＤＩＵＭｕｓｅｒｌｉｎｋｓ

ｓｉｍｐｌｅｘ１１ｃｈａｎｎｅｌｓｉｇｎａｌ
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　第 ９期 秦红磊，等：基于铱星机会信号的定位技术

道和１１信道均存在信号，因此两信道信号多普勒
曲线大体形状相同，唯一区别是两信道信号并非

同时发射，且１１信道内信号发射时间间隔具有一
定集中性。

本文采用６颗卫星的７信道信号多普勒频移
作为铱星定位观测信息，共 ２５个观测历元，利用
高程辅助

［１５］
瞬时多普勒定位进行定位解算。真

实接收天线位置采用 ＧＰＳ记录仪进行标定（精度
为米级）。定位误差分析采用不同 ２５个观测历
元多普勒信息进行组合８００次，每５０次组合方式
定位结果进行定位误差均值和误差均方根值

（ＲＭＳ）统计。
表１给出了铱星定位误差的统计结果。可以

看出，相比于北向和天顶方向，东向具有较大的定

位误差，最大误差达到４０４ｍ。图１４和图１５给出
了高程辅助情况下的水平定位误差统计结果。可

以看出，高程辅助情况下定位误差具有较小的均

值及 ＲＭＳ值。东向误差波动相比于北向误差波
动较大，但具有较小的定位误差均值。这是由于

铱星轨道的倾角较大，因此南北方向运行的卫星

的等多普勒圆锥面在受到误差影响时，定位误差

分布在东西方向上较大。

图１６给出了瞬时多普勒定位及高程辅助瞬
时多普勒定位的误差 ＲＭＳ值。可以看到，高程辅
助可有效改善定位性能，水平定位精度为 ２００ｍ
左右。

表 １　铱星多普勒定位误差统计结果

Ｔａｂｌｅ１　ＥｒｒｏｒｓｔａｔｉｓｔｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆＩＲＩＤＩＵＭ

Ｄｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

统计参数 东向误差／ｍ 北向误差／ｍ 天顶误差／ｍ

均值（最大） ２１３ ４９ －１２４

均值（最小） １０６ １６ －６１

ＲＭＳ（最大） ４０４ １０９ ２０８

ＲＭＳ（最小） ３０７ ７３ １６４

图 １４　水平定位误差均值

Ｆｉｇ．１４　Ｅｒｒｏｒｍｅａｎｖａｌｕｅｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

图 １５　水平定位误差 ＲＭＳ值

Ｆｉｇ．１５　ＥｒｒｏｒＲＭＳｖａｌｕｅｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

图 １６　瞬时多普勒定位及高程辅助瞬时多普勒

定位误差 ＲＭＳ值

Ｆｉｇ．１６　ＥｒｒｏｒＲＭＳｖａｌｕｅｏｆｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓＤｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄ

ｈｅｉｇｈｔａｉｄｅｄｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓＤｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

４　结　论

本文提出了利用铱星机会信号实现定位的方

法，并利用实际信号进行实验验证。

１）铱星信号主要由无调制单音信号、ＢＰＳＫ
调制独立字和 ＱＰＳＫ调制数据信息组成。实际铱
星用户链路下行单工信道持续存在突发信号的有

７信道及１１信道，实验验证结果表明，此突发信
号持续时间在 ６．５～２０．３２ｍｓ之间，解调实际信
号获得基带信息的 ＩＱ矢量图和相位图符合信号
结构分析结果。

２）采用 ＦＦＴ和最大似然估计方法对铱星单
音信号能够进行有效多普勒频移测量，同时给出

多历元静态定位接收机频偏补偿的方法。

３）通过持续接收铱星信号并提取多普勒测
量信息，并结合轨道预测模型计算的卫星轨道实

现接收机定位，结果表明，在高程辅助情况下，接

收机水平定位精度达到２００ｍ。
本文成果为 ＧＮＳＳ受到强干扰导致不能工作

７９６１
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的环境下，提供一种有效的定位手段。
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　第 ９期 秦红磊，等：基于铱星机会信号的定位技术

ＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎＩＲＩＤＩＵＭｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ
ＱＩＮＨｏｎｇｌｅｉ，ＴＡＮＺｉｚｈｏｎｇ，ＣＯＮＧＬｉ，ＺＨＡＯＣｈａｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）ｈａｓａｎｕｍｂｅｒｏｆｄｉｓａｄｖａｎｔａｇｅｓｓｕｃｈａｓｗｅａｋ
ｓｉｇｎａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｏｎｔｈｅｇｒｏｕｎｄ，ｈｉｇｈｉｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔａｎｄｅａｓｙｔｏｂｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄ，ｗｈｉｌｅｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒ
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ｎｉｎｇＤｏｐｐｌｅｒｓｈｉｆｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｈｉｃｈｉｓａｃｑｕｉｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｏｎｅｓｉｇｎａｌｏｆＩＲＩＤＩＵＭｓｉｇｎａｌａｎｄｏｒｂｉｔａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｆｒｏｍ ｏｒｂｉｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｆｔｅｒｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ
ＤｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｂｙａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｆＩＲＩＤＩＵＭ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎ
ａｃｔｕａｌｓｉｇｎａｌｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｃａｎｒｅａｃｈｂｅｔｔｅｒｔｈａｎ２００ｍ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｓｉｇ
ｎｉｆｉｃａｎｔｉｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｐｒａｃｔｉｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉ
ｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ；ＩＲＩＤＩＵＭ；ｓｐａｃｅｂａｓｅｄ；ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ；ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓＤｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉ
ｔｉｏｎｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０４０８１１：２１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４０３．２０４４．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＳｐｅｃｉａｌＺｏｎｅＰｒｏｊｅｃｔ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｏｎｇｌｉ＿ｂｈ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｎｕｃｄｎｓ１９９５ｚ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：张莹，黄逸宸，陈岳，等．含内热源的多孔方腔流热耦合非正交ＭＲＴＬＢＭ数值模拟［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，
４５（９）：１７００１７１２．ＺＨＡＮＧＹ，ＨＵＡＮＧＹＣ，ＣＨＥＮＹ，ｅｔａｌ．ＮｏｎｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｍｅｔｈｏｄ
ｆｏｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｍａｌｃｏｕｐｌｉｎｇｗｉｔｈｐｏｒｏｕｓｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙｆｌｏｗｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１７００１７１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７８１

含内热源的多孔方腔流热耦合非正交

ＭＲＴＬＢＭ数值模拟
张莹１，黄逸宸１，陈岳１，马明２，李培生１，，王昭太１

（１．南昌大学 机电工程学院，南昌 ３３００３１；　２．美国圣母大学 航空机械系，南本德 ４６５５６）

　　摘　　　要：针对含内热源的多孔方腔内自然对流现象问题，采用非正交多弛豫时间
（ＭＲＴ）格子 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方法进行了研究。分析了 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数（１０４≤Ｒａ≤１０６）、内热源布局方
式（水平、垂直及对角布局）、内热源几何尺寸大小（Ａ＝１／１６，１／８，３／１６，１／４）及两内热源间的
间距（Ｓ＝５／６４，１３／６４，２１／６４）对流动传热的影响。结果表明：在 Ｒａ＝１０４，１０５和 Ｓ＝５／６４的情
况下，任意内热源几何尺寸，内热源采用对角布局方式可获得更好的对流换热效果；在 Ｒａ＝
１０５，１０６和 Ｓ＝１３／６４，２１／６４的情况下，水平布局方式更优；在内热源采用水平布局，Ｒａ＝１０４

的情况下，任意内热源几何尺寸，对流换热效果均随着内热源间距的增大而增强；而随着 Ｒａ
增大，内热源几何尺寸减小，对流换热效果随着内热源间距的增大先增大后减小，而后随着内

热源间距增大其对流换热效果减弱；对角布局也有相似规律，在其他条件一致的情况下，随着

内热源几何尺寸的增加，其对流换热效果增强。

关　键　词：多孔方腔；内热源；自然对流；Ｎｕｓｓｅｌｔ数；多弛豫时间 （ＭＲＴ）；Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ模型
中图分类号：ＴＢ６１＋１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７００１３

　　多孔介质中的流体流动与传热在化工、机械、
能源、环境等诸多科学与工程领域有着广泛的应

用，如化工分离过程、化学污染物在饱和水土壤中

的分散、地热储层流体流动、热交换器的优化设

计、电子器件及设备的冷却、房间通风和太阳能集

热器等
［１２］
。因此，对多孔方腔内的流体流动和

传热特性进行深入研究具有重要意义。近年来，

国内外学者采用数值方法对多孔方腔内的对流传

热问题进行了研究。Ｓａｅｉｄ［３］采用有限容积法研
究了受热壁面温度在空间上呈正弦变化的多孔腔

内的自然对流传热；Ｒｏｙ和 Ｂａｓａｋ［４］采用有限元法
研究了壁面均匀和非均匀加热边界的方腔内自然

对流传热，表明壁面均匀和非均匀加热对方腔壁

面的传热速率有较大的影响。

近年来，许多学者采用的都是传统的数值模

拟方法，该方法受数值稳定性、计算精度等条件的

制约，难以满足微尺度传热流动、多孔介质等领域

研究的要求。格子 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方法（ＬＢＭ）是近年
来新兴发展起来的介观模拟方法，其基于分子运

动理论，与传统方法相比，具有程序结构简单、并

行计算特性良好、边界条件处理简单等特点
［５６］
，

因此在求解多孔介质领域内的传热流动问题方面

具有很好的应用。目前，已有许多学者采用 ＬＢＭ
方法研究多孔腔内的自然对流传热。Ｚｈａｏ等［７］

采用双种群热格子 ＢＧＫ模型模拟多孔介质中的
二维自然对流传热，研究了孔隙密度、孔隙度及多

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909002&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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孔介质结构（形状）对自然对流的影响；Ｄｉｘｉｔ和
Ｂａｂｕ［８］采用基于 ＢＧＫ模型的 ＬＢＭ方法研究了高
Ｒａｙｌｅｉｇｈ数下的方腔内自然对流传热；Ｌｉｕ等［９］

采用多弛豫时间（ＭＲＴ）模型模拟了垂直受热壁
面多孔方腔内自然对流现象；Ｌｉｕ等［１０］

基于广义

非达西（Ｄａｒｃｙ）模型提出了一种非正交 ＭＲＴＬＢＭ
方法，研究了多孔介质在典型初等体积尺度下的

对流换热，结果表明，非正交 ＭＲＴＬＢＭ模型能够
正确模拟对流换热过程，且比格子 ＢＧＫ（ＬＢＧＫ）
模型具有更好的数值稳定性。

对于方腔内自然对流的研究，大多数学者集

中在处理垂直壁面加热的情况，而部分学者研究

了方腔内含内热源、壁面冷却的情况。Ｌａｍ和
Ｐｒａｋａｓｈ［１１］采用有限元法对多孔腔体中顶部及底
部放置热源的腔内自然对流现象进行了模拟研

究；李培生等
［１２］
采用 ＬＢＭ方法研究了内置高温

体倾斜多孔腔体中的流体流动与传热机理，结果

表明，孔隙率、达西数、Ｒａｌｅｉｇｈ数及倾角对流体与
热壁面之间的自然对流传热能力有较大影响；Ｓｉ
ａｖａｓｈｉ等［１３］

采用有限容积法研究了两相流在内

热源与溶质源作用下通过充满流体饱和多孔介质

的方形封体的稳态双扩散自然对流，分析了腔体

倾角，内热源的不同形状、位置和排列对流动传热

传质特性的影响，并从热力学第二定律出发，进行

了熵 产 分 析，确 定 了 最 佳 的 内 热 源 构 型；

Ｓｅｌｉｍｅｆｅｎｄｉｇｉｌ［１４］采用 ＣＦＤ方法研究了方形腔内
两内热源的自然对流冷却过程，分析了在腔体顶

部、中部和底部放置内热源，以及两内热源之间的

距离对传热特性的影响。基于前人的工作，本文

采用非正交 ＭＲＴ方法研究了多孔方腔内含双内
热源的自然对流冷却过程，讨论分析了在固定孔

隙率 ε＝０．４，普朗特数 Ｐｒ＝０．７１，达西数 Ｄａ＝
１０－２，不同 Ｒａｌｅｉｇｈ数情况下，内热源在多孔方腔
水平中心、垂直中心、对角位置布局对冷、热壁面

平均努塞尔数的影响，并在水平及对角布局的方

式下讨论分析了内热源几何尺寸大小及两内热源

之间的间距对传热特性的影响，从而得出内热源

布局方式、内热源几何尺寸大小及间距对换热效

果的影响规律，为电子器件及设备的冷却等实际

工程应用领域提供帮助。

１　问题描述及计算模型

物理模型如图１所示。二维封闭方腔内放置
布局方式为水平（Ｃａｓｅ１）、垂直（Ｃａｓｅ２）、对角
（Ｃａｓｅ３）的两发热方块，方块表面温度为 Ｔｈ，边长
为 Ｈ，两方块间的距离为 ｄ。外部方腔左右边壁
温度为 Ｔｃ（Ｔｈ＞Ｔｃ），上下边壁绝热，边长为 Ｌ，各
壁面边界上的速度梯度均为零。内置方块与方腔

的长度比定义为 Ａ＝Ｈ／Ｌ，两方块间的距离与方
腔的长度比定义为 Ｓ＝ｄ／Ｌ。发热方块与腔体之
间填充了各向同性、均质的多孔材料。本文不

对内热源赋值，仅采用放置发热方块来代替内

热源，在此前提下研究方腔内的流体流动及传

热现象。

假设流体不可压缩，考虑温差引起的浮升力

项，并忽略黏性耗散，引入 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设，采用
修正的 ＢｒｉｎｋｍａｎＤａｒｃｙＦｏｒｃｈｈｅｉｍｅｒ渗流模型描
述腔体内的复杂流动，结合能量方程，二维多孔方

腔内流体流动及传热的广义控制方程为

Δ

·ｕ＝０ （１）
ｕ
ｔ
＋ｕ·

Δｕ( )ε ＝－１
ρ

Δ

（εｐ）＋υｅ

Δ２ｕ＋Ｆ （２）

σＴ
ｔ
＋ｕ·

Δ

Ｔ＝

Δ

（αｅ

Δ

Ｔ） （３）

式中：ρ为流体密度；ｕ、ｐ和 Ｔ分别为流体的平均
速度、压力和温度；ε为腔体的孔隙率；υｅ为流体
的有效运动黏度；αｅ为有效热扩散系数；σ为多
孔腔体内固相与液相之间的热容比值；Ｆ为外力
项，是由多孔介质和其他外力所引起的合外力，其

可以表示为

图 １　物理模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

１０７１
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Ｆ＝－ευ
Ｋ
ｕ－
εＦε

槡Ｋ
ｕｕ＋ε·Ｇ （４）

其中：υ为流体的运动黏度；Ｋ为多孔介质的渗透
率；Ｆε为几何形状因子；Ｇ为浮升力，Ｇ＝ｇβ（Ｔ－
Ｔ０）ｊ，ｇ为重力加速度，β为流体的热膨胀系数，Ｔ０
为方腔内的平均温度，ｊ为 ｙ轴的单位矢量。

为了描述多孔方腔内的对流传热特性，采用

的无量纲参数有：达西数 Ｄａ＝Ｋ／Ｌ２，Ｒａｌｅｉｇｈ数
Ｒａ＝ｇβΔＴＬ３／（υα），ΔＴ为特征温度，雷诺数 Ｒｅ＝
ＬＵ／υ，普朗特数 Ｐｒ＝υ／α，黏度比 Ｊ＝υｅ／υ，热扩散
率比 γ＝αｅ／α。其中，α为热扩散率，Ｕ为特征速
度。为了量化传热效率，本文采用平均努塞尔数

来表达，垂直壁面与水平壁面的平均努塞尔数为

Ｎｕｖａｖｇ ＝－
１
ΔＴ∫０

Ｌ Ｔ
( )ｘｄｙ

Ｎｕｈａｖｇ ＝－
１
ΔＴ∫０

Ｌ Ｔ
( )ｙｄ{ ｘ

（５）

式中：Ｎｕｖａｖｇ和 Ｎｕｈａｖｇ分别为垂直和水平壁面的平
均努塞尔数。

２　耦合双分布非正交ＭＲＴＬＢＭ模型
２．１　流　场

ＬＢＭ方法是在粒子间的相互运动下，通过构
建粒子分布函数来描述每个粒子处于某一状态下

的概率，并通过统计方法得出系统的宏观参数。

非正交 ＭＲＴＬＢＭ模型速度空间的密度分布演化
方程为

ｆｉ（ｘ＋ｅδｔ，ｔ＋δｔ）－ｆｉ（ｘ，ｔ）＝－Ｍ
－１
·

{　　 Ｓ·［ｍ－ｍｅｑ］ｘ，ｔ－δｔ Ｉ－
Ｓ( )２·Ｆｘ， }ｔ

ｉ

（６）

式中：ｆｉ为密度分布函数；δｔ为单位时间步长；ｅ为
离散速度的方向矢量；Ｍ为速度空间的非正交转
换矩阵；Ｓ为速度空间的对角松弛系数矩阵，Ｓ＝
ｄｉａｇ（ｓ０，ｓ１，ｓ２，ｓ３，ｓ４，ｓ５，ｓ６，ｓ７，ｓ８）；ｍ和 ｍ

ｅｑ
分别为

ｆ和 ｆｅｑ对应的矩空间分布函数，ｍ＝Ｍ·ｆ，ｍｅｑ＝
Ｍ·ｆｅｑ；Ｉ为单位矩阵；Ｆｘ，ｔ为合外力；ｆ和 ｆ

ｅｑ
分别

为密度分布函数和密度平衡态分布函数。

速度空间采用 Ｄ２Ｑ９离散速度模型，各离散
速度的方向矢量为

ｅｉ ＝

（０，０）　　　　　　　　　　 ｉ＝０

（ｃｏｓ［（ｉ－１）π／２］，

　　ｓｉｎ［（ｉ－１）π／２］）ｃ ｉ＝１，２，３，４

（ｃｏｓ［（２ｉ－１）π／２］，

　　ｓｉｎ［（２ｉ－１）π／２］）ｃ ｉ＝５，６，７，















８

（７）

式中：ｃ为格子单位速度。
非正交转换矩阵 Ｍ为

Ｍ＝

１ １ １ １ １ １ １ １ １
０ １ ０ －１ ０ １ －１ －１ １
０ ０ １ ０ －１ １ １ －１ －１
０ １ １ １ １ ２ ２ ２ ２
０ １ －１ １ －１ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １ －１ １ －１
０ ０ ０ ０ ０ １ １ －１ －１
０ ０ ０ ０ ０ １ －１ －１ １





























０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １

（８）
矩空间平衡态分布函数 ｍｅｑ为

ｍｅｑ０ ＝ρ，ｍ
ｅｑ
１ ＝ρｕｘ，ｍ

ｅｑ
２ ＝ρｕｙ

ｍｅｑ３ ＝
２
３ρ
＋
ρ（ｕ２ｘ ＋ｕ

２
ｙ）

ε

ｍｅｑ４ ＝
ρ（ｕ２ｘ －ｕ

２
ｙ）

ε
，ｍｅｑ５ ＝

ρｕｘｕｙ
ε

ｍｅｑ６ ＝
ρｕｙ
３
，ｍｅｑ７ ＝

ρｕｘ
３

ｍｅｑ８ ＝
ρ
９
＋
ρ（ｕ２ｘ ＋ｕ

２
ｙ）

３



















ε

（９）

式中：ｕｘ和 ｕｙ分别为节点的水平和垂直方向
速度。

速度空间的密度平衡态分布函数 ｆｅｑｉ 为

ｆｅｑｉ ＝ωｉρ１＋
ｅｉ·ｕ
Ｃ２ｓ

＋
ｕｕ：（ｅｉｅｉ－Ｃ

２
ｓＩ）

２εＣ４[ ]
ｓ

（１０）

式中：ωｉ为权重系数，ω０ ＝４／９，ω１ ＝ω２ ＝ω３ ＝
ω４＝１／９，ω５＝ω６＝ω７＝ω８＝１／３６；Ｃｓ为格子声

速，Ｃｓ＝ｃ／槡３。
合外力 Ｆ为

Ｆ０ ＝０，Ｆ１ ＝ρＦｘ，Ｆ２ ＝ρＦｙ

Ｆ３ ＝
２ρ（ｕｘＦｘ＋ｕｙＦｙ）

ε

Ｆ４ ＝
２ρ（ｕｘＦｘ－ｕｙＦｙ）

ε
，Ｆ５ ＝

ρ（ｕｘＦｙ＋ｕｙＦｘ）
ε

Ｆ６ ＝
ρＦｙ
３
，Ｆ７ ＝

ρＦｘ
３
，Ｆ８ ＝

２ρ（ｕｘＦｙ＋ｕｙＦｘ）
３















ε
（１１）

式中：Ｆｘ、Ｆｙ分别为合外力 Ｆ的 ｘ、ｙ方向分力。
有效运动黏度 υｅ可以表示为

υｅ ＝Ｃ
２
ｓ（τｖ－０．５）δｔ （１２）

式中：τｖ为计算密度场分布函数的弛豫时间。
非正交 ＭＲＴＬＢＭ方法同常规的 ＬＢＭ方法

一样，分布函数的演化主要由２部分组成：碰撞和
迁移。矩空间进行的碰撞过程为

２０７１
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ｍ（ｘ，ｔ）＝ｍ（ｘ，ｔ）－Ｓ·

　　（ｍ－ｍｅｑ）（ｘ，ｔ） ＋δｔ Ｉ－
Ｓ( )２ Ｆ （１３）

式中：ｍ为碰撞后的矩空间分布函数。
完成碰撞后，通过 ｆ ＝Ｍ－１

·ｍ变换回速度
空间，然后执行迁移过程：

ｆｉ（ｘ＋ｅｉδｔ，ｔ＋δｔ）＝ｆ

ｉ（ｘ，ｔ） （１４）

得到更新的分布函数后，流体的宏观密度 ρ
和速度 ｕ可以通过引入临时速度 ｖ求解得到

ｖ＝∑
８

ｉ＝０
ｅｉｆｉ／ρ＋

δｔ
２ε
Ｇ

ｕ＝ ｖ
ｌ０＋ ｌ２０＋ｌ１槡










ｖ

（１５）

ρ＝∑
８

ｉ＝０
ｆｉ

ｌ１ ＝
εδｔＦε
２槡Ｋ

ｌ０ ＝
１＋εδｔυ／（２Ｋ）













２

（１６）

２．２　温 度 场
二维温度场可以采用多种离散速度模型计

算，本文采用计算量相对较小的 Ｄ２Ｑ５速度模型，
该模型已足够对二维温度场进行准确模拟。二维

温度场分布函数的演化方程为

ｇｉ（ｘ＋ｅｉδｔ，ｔ＋δｔ）－ｇｉ（ｘ，ｔ）＝－（Ｎ
－１ＱＮ）ｉｊ·

　　（ｇｉ－ｇ
ｅｑ
ｉ）（ｘ，ｔ） （１７）

式中：ｇｉ为温度分布函数；ｇ
ｅｑ
ｉ 为温度平衡态分布

函数；Ｑ 为温度场对角松驰系数矩阵，Ｑ ＝
ｄｉａｇ（ζ０，ζ１，ζ２，ζ３，ζ４）；Ｎ为温度场非正交转换矩
阵；ｅｉ为温度场各离散速度的方向矢量，表示为

ｅｉ ＝

（０，０）　　　　　　　　　 ｉ＝

(
０

ｃｏｓ（ｉ－１）π[ ]２ ，
　　ｓｉｎ（ｉ－１）π[ ] )２

ｃ ｉ＝１，２，３，











 ４

（１８）
求解温度场的 ＭＲＴＬＢＭ模型的演化过程与求

解速度场类似，其宏观温度 Ｔ可以表示为：σＴ＝

∑
４

ｉ＝０
ｇｉ。

非正交转换矩阵 Ｎ为

Ｎ ＝

１ １ １ １ １
０ １ ０ －１ ０
０ ０ １ ０ －１
０ １ １ １ １
０ １ －１ １ －















１

（１９）

矩空间平衡态分布函数 ｎｅｑ为
ｎｅｑ０ ＝σＴ，ｎ

ｅｑ
１ ＝ｕｘＴ，ｎ

ｅｑ
２ ＝ｕｙＴ

ｎｅｑ３ ＝φσＴ，ｎ
ｅｑ
４ ＝

{ ０
（２０）

式中：φ为常值。
速度空间的温度平衡态分布函数 ｇｅｑｉ 为

ｇｅｑｉ ＝
（１－φ）σＴ　　　　 ｉ＝０

φσＴ
４
＋
（ｅｉ·ｕ）Ｔ
２

ｉ＝１，２，３，{ ４
（２１）

有效热扩散系数可表示为

αｅ ＝
σ（τＴ－０．５）δｔ

４
（２２）

式中：τＴ为计算温度场的分布函数的弛豫时间。
２．３　数值设定

在模拟中，设置了 φ＝１／２，Ｃ２ｓＴ ＝ｃ
２φ／２＝１／４，

Ｊ＝１，σ＝１，γ＝１，其中，Ｃ２ｓＴ为 Ｄ２Ｑ５模型的格子声
速，非正交ＭＲＴＬＢＭ模型的矩空间对角松弛系数为
ｓ０ ＝ｓ１ ＝ｓ２ ＝１，ｓ３ ＝１．６，ｓ４ ＝ｓ５ ＝１／τｖ
ｓ６ ＝ｓ７ ＝１．２，ｓ８ ＝１．８
ζ０ ＝１，ζ１ ＝ζ２ ＝１／τＴ，ζ３ ＝ζ４ ＝１．

{
５

（２３）
式中：弛豫时间分别为

τｖ ＝０．５＋
ＭａＪＬ
ｃδｔ

３Ｐｒ
槡Ｒａ

τＴ ＝０．５＋
γＣ２ｓ（τｖ－０．５）
σＪＣ２ｓＴ










Ｐｒ

（２４）

３　数值模拟结果与分析

３．１　模型验证
为了验证数值结果的准确性，模拟了填充有

饱和多孔介质的方腔内自然对流传热，方腔内无

放置方块，左壁面为高温，右壁面为低温。通过计

算热壁面平均努塞尔数（Ｎｕａｖｇ）与文献［１５］的结
果进行比较，结果如表 １所示。在孔隙率 ε＝
０．４，Ｒａ＝１０５，Ｄａ＝１０－２，Ｐｒ＝１．０的情况下，与文
献［１０］比较了流线图和等温线图，结果如图 ２所
示。由表１可以得出，本文非正交 ＭＲＴＬＢＭ方法

表 １　热壁面平均努塞尔数比较

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔ

ｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｓｉｄｅｗａｌｌ

Ｄａ Ｒａ Ｐｒ ε
Ｎｕａｖｇ

本文 文献［１５］

相对

误差／％

１０－２ １０３ １．０ ０．４ １．０３３２ １．０１ ２．３０

１０－２ １０４ １．０ ０．４ １．４３０２ １．４０８ １．５８

１０－２ １０５ １．０ ０．４ ３．０３３４ ２．９８３ １．６９

１０－４ １０６ １．０ ０．６ ２．７４７６ ２．７２５ ０．８３

１０－４ １０７ １．０ ０．９ ９．２５７９ ９．２０２ ０．６１
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图 ２　流线图与等温线图比较（Ｒａ＝１０５，Ｄａ＝１０－２，

Ｐｒ＝１．０，ε＝０．４）

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓ

（Ｒａ＝１０５，Ｄａ＝１０－２，Ｐｒ＝１．０，ε＝０．４）

模拟的数值结果与文献［１５］相近，相对误差都在
２．５％以内，充分验证了非正交 ＭＲＴＬＢＭ方法模
拟多孔方腔内自然对流传热的可靠性。

３．２　内热源布局方式对流动及传热的影响
图３和图４显示了在不同内热源几何尺寸大

小 Ａ及间距 Ｓ下，布局方式对 Ｒａ＝１０４，１０５，１０６

下热、冷壁面平均努塞尔数的影响。图 ５～图 ７
的流线图与等温线图给出了最大流函数值与平均

努塞尔数，分别为 Ψｍａｘｒｉｇｈｔ（右漩涡）、Ψｍａｘｌｅｆｔ（左
漩涡）、Ψｍａｘｄｏｗｎ（下漩涡）、Ψｍａｘｕｐ（上漩涡）、Ψｍａｘｓｉｄｅ

图 ３　不同 Ｒａｌｅｉｇｈ数、内热源几何尺寸大小及间距下

布局方式对热壁面平均努塞尔数的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｌａｙｏｕｔｍｏｄｅｏｎｈｅａｔｅｄｗａｌｌａｖｅｒａｇｅ

ＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｓ，

ｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅｓａｎｄｓｐａｃｉｎｇ
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图 ４　不同 Ｒａｌｅｉｇｈ数、内热源几何尺寸大小及间距下

布局方式对冷壁面平均努塞尔数的影响

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｌａｙｏｕｔｍｏｄｅｏｎｃｏｌｄｗａｌｌａｖｅｒａｇｅ

ＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｓ，

ｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅｓａｎｄｓｐａｃｉｎｇ

（侧漩涡）最大流函数值及 Ｎｕａｖｇｈｏｔ（热壁面）、
Ｎｕａｖｇｃｏｏｌ（冷壁面）平均努塞尔数。由于热壁面平
均努塞尔数受多个因素的综合影响，因此本文中

对主要的影响因素做出了分析。从图３和图４中
可以发现，在 Ｒａ＝１０４，两内热源间距Ｓ＝５／６４时，
任意内热源几何尺寸大小，内热源采用对角布局

都要比水平及垂直布局具有更好的换热效果。这

是由于水平与垂直布局时，其相间的对流换热区

域相比于对角布局的换热区域小，在其相间的等

温线分布疏散，表明其相间的方块表面温度梯度

低，且在其表面发展起来的热边界层较厚，因此导

图 ５　Ｒａ＝１０４，Ａ＝３／１６，Ｓ＝２１／６４下 ３种布局方式的

流线图与等温线图

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｆｏｒｔｈｒｅｅｌａｙｏｕｔ

ｍｏｄｅｓａｔＲａ＝１０４，Ａ＝３／１６，Ｓ＝２１／６４

图 ６　Ｒａ＝１０５，Ａ＝１／８，Ｓ＝５／６４下 ３种布局方式的

流线图与等温线图

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｆｏｒｔｈｒｅｅｌａｙｏｕｔ

ｍｏｄｅｓａｔＲａ＝１０５，Ａ＝１／８，Ｓ＝５／６４

致换热不充分，换热效果减弱。同理在 Ｓ＝１３／
６４，Ａ＝１／１６，１／８，３／１６情况下，仍然采用对角布
局的换热效果更好。但随着内热源几何尺寸大小

及间距的增加，其相间的对流换热区域增大，因此

对热壁面平均努塞尔数的主要影响转变为在热源
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图 ７　Ｒａ＝１０６，Ａ＝１／１６，Ｓ＝２１／６４下 ３种布局方式的

流线图与等温线图

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｆｏｒｔｈｒｅｅｌａｙｏｕｔ

ｍｏｄｅｓａｔＲａ＝１０６，Ａ＝１／１６，Ｓ＝２１／６４

Ｂ、Ｃ周围形成的漩涡对其表面努塞尔数的影响。
如图５所示，在 Ａ＝３／１６且 Ｓ＝２１／６４时，水平布
局下内热源 Ｂ、Ｃ的周围产生了 ４个漩涡，且均铺
展其上下表面，因此在相应的热源表面形成的热

边界层较薄，温度梯度较陡，聚集了较密集的等温

线；而在垂直及对角布局时，仅在周围产生了２个
漩涡，且其位置相对于热源的表面比之水平布局

时较远，尽管漩涡强度较之水平布局时更强，但综

合影响即此时采用水平布局换热效果更好。

当 Ｒａ＝１０５时，对流换热效果增强，因此在热
源 Ｂ、Ｃ周围形成的漩涡对其表面努塞尔数的影
响对总的平均努塞尔数的影响增强，而在水平与

垂直布局时，热源 Ｂ、Ｃ之间相间区域大小的影响
减弱，但在内热源间的间距 Ｓ小的情况下，其仍然
是主要影响，如图６所示。分析过程与上述一致，
因此在 Ｒａ＝１０５，Ｓ＝５／６４时，任意内热源几何尺
寸大小，采用对角布局可获得最佳换热效果，在

Ｓ＝１３／６４，２１／６４时，则采用水平布局更优。
当 Ｒａ增加为１０６时，腔内以对流换热为主导

机制。此时在热源 Ｂ、Ｃ周围形成的漩涡对其表
面努塞尔数的影响对总的平均努塞尔数的影响显

著增强，而水平与垂直布局时，热源 Ｂ、Ｃ之间相
间区域大小的影响显著减弱。因此，如图 ３、图 ４
所示，在两热源间的间距 Ｓ＝５／６４时，任意内热源
几何尺寸大小下，水平及对角布局的换热效果相

差无几，因此均可采用这 ２种布局方式；在 Ｓ＝

１３／６４，２１／６４时，任意内热源几何尺寸大小下，则
采用水平布局能够获得最佳换热效果，其中垂直

布局在 Ａ＝１／１６，Ｓ＝２１／６４时，其换热效果与水平
布局相差无几，因此在此情况下宜采用水平或垂

直布局。如图 ７所示，原因在于：热源在 Ａ＝１／
１６，Ｓ＝２１／６４的情况下，垂直布局时在热源 Ｂ、Ｃ
周围产生的２个漩涡，因对流换热强度的增加，其
漩涡范围增大并将热源表面覆盖，因此在热源 Ｂ、
Ｃ的左右表面形成较薄的热边界层，聚集较密集
的等温线，温度梯度较陡；而水平布局时，虽然在

热源 Ｂ、Ｃ周围产生了４个漩涡，但靠近上壁面的
两漩涡的位置距离其表面较远，因此对热源 Ｂ、Ｃ
表面的努塞尔数影响不大，并且靠近方腔左右壁

面的两漩涡相比垂直布局时漩涡强度更小，且没

有较好的覆盖热源 Ｂ、Ｃ表面，产生的热边界层较
厚，温度梯度较低。因此综合影响，两者布局方式

的换热效果差不多，而对角布局时，从图７中可以
看出，虽然热源周围产生了３个漩涡，但因热源 Ｃ
周围的漩涡明显偏离其表面，且向右上角迁移，这

在一定程度上削弱了方腔右边壁的漩涡强度，造

成相应的热源表面等温线聚集较疏，温度梯度较

低，因此综合影响导致了此时的对角布局换热效

果最差。

３．３　内热源间距对流动及传热的影响
３．３．１　水平布局

如图８所示，在 Ｒａ＝１０４的情况下，任意内热
源几何尺寸大小，热源 Ｂ、Ｃ的对流换热效果均随
着热源间间距的增加而增强。这是因为方腔内的

传热机制以导热为主，因此随着热源间的间距 Ｓ
增大，热源 Ｃ的左壁面及热源 Ｂ的右壁面与方腔
左右边壁的距离减小，其表面形成的热边界层变

薄，温度梯度变得更陡，因此换热效果增强，如

图９所示。而热源 Ｂ、Ｃ的上壁面及下壁面因为热
源间间距的增大，在热源 Ｂ、Ｃ周围产生的漩涡逐
渐向热源 Ｂ、Ｃ上下两表面迁移，且随着内热源几
何尺寸大小的增加，漩涡范围增大，如图１０所示。
在热源 Ｂ、Ｃ上下两表面的漩涡显著增强了对流
换热，因此换热效果增强。对于热源 Ｂ、Ｃ相间的
区域，其随着热源间间距的增加，对流换热区域增

大，对流换热得以充分发展，其相间的热源壁面热

边界层变薄，但随着继续增加，热边界层变得稳

定，因此其对流换热区域增大的影响减弱，且增大

到一定值时，热源 Ｂ、Ｃ相间区域的壁面主要受到
热源 Ｂ、Ｃ下壁面漩涡的影响。当 Ｒａ增加为 １０５

时，其对流换热强度增强，但内热源几何尺寸

大小使得随着热源间间距的增大，热源Ｃ的左壁

６０７１
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图 ８　水平布局时，不同 Ｒａｌｅｉｇｈ数、内热源几何尺寸

大小及间距对热壁面平均努塞尔数的影响

Ｆｉｇ．８　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｓ，ｈｅａｔ

ｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅｓａｎｄｓｐａｃｉｎｇｏｎｈｅａｔｅｄｗａｌｌａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔ

ｎｕｍｂｅｒｉｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｌａｙｏｕｔ

面及热源 Ｂ的右壁面与方腔左右边壁的距离足
够小时，引起的换热效果增强仍是影响总体换热

强度的主要因素，因为此时对应的热源表面温度

梯度大，如图 ９所示。但随着内热源几何尺寸大
小的减小，其影响逐渐减弱，而热源 Ｂ、Ｃ周围产
生的漩涡的影响转化为主导影响。对于热源 Ｂ、Ｃ
的上壁面及下壁面因为热源间间距的增大，在其

周围产生的漩涡逐渐向其上下两表面迁移，但随

着热源间间距的继续增加，漩涡逐渐脱离热源 Ｂ、
Ｃ的下表面。因此，其上表面形成较薄的热边界
层，温度梯度增大，换热增强，而下表面换热减弱。

图 ９　水平布局时，不同 Ｒａｌｅｉｇｈ数、内热源几何尺寸

大小及间距下冷壁面局部努塞尔数的分布

Ｆｉｇ．９　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｏｎｃｏｌｄｗａｌｌ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｓ，ｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅｓａｎｄ

ｓｐａｃｉｎｇｉｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｌａｙｏｕｔ

对于热源 Ｂ、Ｃ相间的区域，其分析过程与 Ｒａ＝
１０４时一致。因此，综合影响表现为如图 ８所示。
在 Ｒａ＝１０５，Ａ＝１／４，３／１６，１／８时，热源 Ｂ、Ｃ的对
流换热效果随着热源间间距的增加而增强；在

Ａ＝１／１６时，其对流换热效果随着热源间间距的
增大先增强后减弱。

当 Ｒａ增加为１０６时，方腔内的对流换热强度
继续增强，并且以对流为传热的主导机制。但当

内热源为大尺寸，随着热源间间距的增大使得其

左右表面足够接近方腔壁面时，此时热源 Ｂ、Ｃ的
左右壁面的平均努塞尔数仍然是影响总体换热强
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图 １０　水平布局时，Ｒａ＝１０４，Ａ＝１／４，Ｓ＝５／６４，

１３／６４，２１／６４下的流线图与等温线图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｆｏｒｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｌａｙｏｕｔ

ａｔＲａ＝１０４，Ａ＝１／４，Ｓ＝５／６４，Ｓ＝１３／６４，Ｓ＝２１／６４

度的主要因素，如图 ９所示，分析过程与上述一
致。但随着内热源几何尺寸大小的减小，其周围

产生的漩涡的影响迅速成为主导影响，随着热源

间间距的增大，在其表面形成的漩涡逐渐向方腔

左右两壁的下表面迁移，且在迁移过程中在方腔

上壁表面分裂出 ２个小漩涡，小漩涡随着间距的
增大充分发展，如图 １１所示，因此对于热源 Ｃ的
左壁面及热源 Ｂ的右壁面，因漩涡迁移导致其漩
涡强度减弱，表面的热边界层增厚，温度梯度减

小，所以在热源间间距小时其热边界层较薄，换热

效果更好，并且随着热源间间距的增加，从图 １１
可以看出，漩涡逐渐脱离热源 Ｂ、Ｃ下表面，而对
于热源 Ｂ、Ｃ相间的区域，其过程与 Ｒａ＝１０４时一
致。因此，综合影响表现为如图 ８所示。在 Ｒａ＝
１０６，Ａ＝１／４时，热源 Ｂ、Ｃ的对流换热效果随着热
源间间距的增加而增强；在 Ａ＝３／１６时，其对流换
热效果随着热源间间距的增加先减弱后增强；在

Ａ＝１／８，１／１６时，其对流换热效果随着热源间间
距的增大而减弱。

３．３．２　对角布局

通过图１２可以看出，在 Ｒａ＝１０４时，任意内
热源几何尺寸大小下，热源 Ｂ、Ｃ的对流换热效果
均随着热源间间距的增加而增强。这是因为低

Ｒａｌｅｉｇｈ数下，方腔内的传热机制以导热为主，随
着热源间间距的增大，热源 Ｂ、Ｃ之间相间的区域

图 １１　水平布局时，Ｒａ＝１０６，Ａ＝１／８，Ｓ＝５／６４，

１３／６４，２１／６４下的流线图与等温线图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｆｏｒｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｌａｙｏｕｔａｔ

Ｒａ＝１０６，Ａ＝１／８，Ｓ＝５／６４，Ｓ＝１３／６４，Ｓ＝２１／６４

范围增大，对流换热得以充分发展，因此相应表面

发展的热边界层变薄，温度梯度变陡；并且热源 Ｃ
的左壁面及热源 Ｂ的右壁面与方腔左右边壁的
距离减小，温度梯度增大，两壁面的换热增强。如

图１３所示，因而此情况下，换热效果随着热源间
间距的增加而增强。

当 Ｒａ＝１０５时，腔内对流换热效果增强，此时
从图１２中可以看出，内热源几何尺寸大小 Ａ＝１／
４，３／１６，１／８时，其表面对流换热效果随着热源间
间距的增加而增强；在 Ａ＝１／１６时，热源 Ｂ、Ｃ的
对流换热效果随着 Ｓ的增大而减弱。这是因为，
在 Ａ＝１／４，３／１６，１／８时，随着热源间间距的增大，
热源 Ｃ的左壁面及热源 Ｂ的右壁面与方腔左右
边壁的距离减小，温度梯度增大，两壁面的换热增

强，但随着内热源几何尺寸的减小，此影响减弱，

而随之增强的是热源 Ｂ、Ｃ周围形成的漩涡对表
面平均努塞尔数的影响，随着热源间间距的增大，

热源 Ｃ周围形成的漩涡逐渐向方腔左下角迁移
因而逐渐脱离其左表面和下表面，而热源 Ｂ周围
形成的漩涡则逐渐向方腔右上角迁移而逐渐脱离

其下表面和右表面，导致这些表面形成的热边界

层变厚，温度梯度减小。因而综合影响出现上述

现象。

当 Ｒａ＝１０６时，腔内以对流为传热的主导机
制，此时从图１２中可以看出，内热源几何尺寸大

８０７１
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图 １２　对角布局时，不同 Ｒａｌｅｉｇｈ数、内热源几何尺寸

大小及间距下对热壁面平均努塞尔数的影响

Ｆｉｇ．１２　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｓ，ｈｅａｔ

ｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅｓａｎｄｓｐａｃｉｎｇｏｎｈｅａｔｅｄｗａｌｌａｖｅｒａｇｅ

Ｎｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｉｎｄｉａｇｏｎａｌｌａｙｏｕｔ

小Ａ＝１／４时，其对流换热效果随着热源间间距的
增加而增强；在 Ａ＝３／１６时，其对流换热效果随着
热源间间距的增加先减弱后增强；在 Ａ＝１／８，１／
１６时，其对流换热效果随着热源间间距的增大而
减弱。这是由于在以对流为传热主导的因素下，

只有当内热源几何尺寸大小足够大且使得热源间

间距增加时，热源 Ｃ的左表面与热源 Ｂ的右表面
足够接近方腔壁面，此时引起的换热增强为对热

源总体平均努塞尔数大小的主要影响，如图１３所
示。其分析过程与上述一致。而随着内热源几何

图 １３　对角布局时，不同 Ｒａｌｅｉｇｈ数、热源几何尺寸

大小及间距下冷壁面局部努塞尔数的分布

Ｆｉｇ．１３　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｏｎｃｏｌｄ

ｗａｌｌｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｓ，ｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ

ｓｉｚｅｓａｎｄｓｐａｃｉｎｇｉｎｄｉａｇｏｎａｌｌａｙｏｕｔ
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尺寸大小的逐渐减小，热源 Ｂ、Ｃ周围产生的漩涡
对平均努塞尔数的影响增强且转变为主要影响。

如图１４所示，在 Ａ＝１／１６时，随着热源间间距的
增加，热源 Ｃ周围产生的漩涡逐渐向方腔左下角
迁移因而逐渐脱离其左表面和下表面，且随着热

源间间距继续增加，其漩涡开始向方腔右上角迁

移，一定程度上阻碍了热源 Ｂ周围产生的漩涡的
充分发展，并随着热源间间距的增加使得其在方

腔上壁面分裂出一个小漩涡，且小漩涡得到充分

发展，因而在一定程度上随着热源间间距的增加

削弱了方腔右表面上的漩涡强度，并且使得相应

表面上形成的热边界层变厚，温度梯度减小，虽然

小漩涡得到充分发展，但因其位置距离热源 Ｂ、Ｃ
的上表面较远，因而对其表面努塞尔数的影响不

大，因此其综合影响导致热源在此尺寸下，随着热

源间间距的增加，其换热效果逐渐减弱。

图 １４　对角布局时，Ｒａ＝１０６，Ａ＝１／１６，Ｓ＝５／６４，１３／６４，

２１／６４下的流线图与等温线图

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｆｏｒｄｉａｇｏｎａｌｌａｙｏｕｔａｔ

Ｒａ＝１０６，Ａ＝１／１６，Ｓ＝５／６４，Ｓ＝１３／６４，Ｓ＝２１／６４

３．４　内热源几何尺寸大小对流动及传热的影响

通过图 ３、图 ４可以看出，在 Ｒａ＝１０４，１０５，

１０６，热源间间距 Ｓ＝５／６４，１３／６４，２１／６４，内热源几

何尺寸大小 Ａ＝１／１６，１／８，３／１６，１／４情况下，随着
内热源几何尺寸大小的增加，方腔内的对流换热

效果显著增强。这是因为在固定 Ｒａｌｅｉｇｈ数、热源
间间距的情况下，热源表面距离方腔边壁的距离

远近为对其总平均努塞尔数的主要影响，因此随

着内热源几何尺寸大小的增大，其表面距离方腔

边壁的距离减小，导致热边界层变薄，温度梯度变

陡，因此换热效果增强。

４　结　论

本文采用非正交 ＭＲＴＬＢＭ方法，对多孔方
腔内含双加热块的自然对流冷却过程进行了数值

模拟研究，研究过程通过改变 Ｒａｌｅｉｇｈ数、内热源
几何尺寸大小、布局方式、热源间间距来研究方腔

内加热块壁面和冷壁面平均努塞尔数的变化规

律，从而得出最佳换热模型。研究结果如下：

１）布局方式对冷、热壁面平均努塞尔数的影
响。在 Ｒａ＝１０４，Ｓ＝５／６４时，任意内热源几何尺
寸大小及 Ｓ＝１３／６４，Ａ＝１／１６，１／８，３／１６情况下，
宜采用对角布局方式；在 Ｓ＝２１／６４时，Ａ＝３／１６，
１／４情况下，宜采用水平布局方式；在 Ｒａ＝１０５情
况下，Ｓ＝５／６４时，任意内热源几何尺寸大小，采
用对角布局方式可获得更好的换热效果；在其他

热源间间距及内热源几何尺寸大小下，采用水平

布局方式更优；在 Ｒａ＝１０６情况下，Ｓ＝５／６４时，
宜采用水平或者对角布局；在 Ａ＝１／１６，Ｓ＝２１／６４
时，宜采用水平或者垂直布局，其换热效果更好；

但在其他内热源几何尺寸大小及热源间间距下，

则采用水平布局方式更优。

２）相同的布局方式下，热源间间距对冷、热
壁面平均努塞尔数的影响。在热源水平及对角布

局方式下，Ｒａ＝１０４时，任意内热源几何尺寸大
小，Ｒａ＝１０５时，Ａ＝１／８，３／１６，１／４情况下，其换热
效果均随着热源间间距的增大而增强；而在 Ｒａ＝
１０５，Ａ＝１／１６情况下，随着热源间间距的增大，其
换热效果先增强后减弱；在 Ｒａ＝１０６，Ａ＝１／４时，
其换热效果随着热源间间距的增大而增强；在

Ａ＝３／１６时，随着热源间间距增大，其换热效果先
减弱后增强；而在 Ａ＝１／８，１／１６情况下时，随着热
源间间距增大，其换热效果减弱。

３）热源大小对冷、热壁面平均努塞尔数的影
响。在相同的热源间间距 Ｓ＝５／６４，１３／６４，２１／
６４，Ｒａ＝１０４，１０５，１０６情况下，任意内热源几何尺
寸大小，随着内热源几何尺寸大小增加，其对流换

热效果增强，因此结合上述规律，发现采用水平布

局方式，内热源几何尺寸大小选择为 １／４，热源间
间距选择为 ２１／６４情况下，可获得最佳的换热
效果。
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ＮｏｎｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
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ＺＨＡＮＧＹｉｎｇ１，ＨＵＡＮＧＹｉｃｈｅｎ１，ＣＨＥＮＹｕｅ１，ＭＡＭｉｎｇ２，ＬＩＰｅｉｓｈｅｎｇ１，，ＷＡＮＧＺｈａｏｔａｉ１
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Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｉｎａｐｏｒｏｕｓｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙｃｏｎ
ｔａｉｎｉｎｇａｎｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ，ｔｈｅｎｏｎｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅ（ＭＲＴ）ｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｍｅｔｈｏｄ
ｗａｓｕｓｅｄ．ＴｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｖａｌｕｅｏｆＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒ（１０４≤Ｒａ≤１０６），ｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｌａｙｏｕｔ（ｈｏｒｉ
ｚｏｎｔａｌ，ｖｅｒｔｉｃａｌａｎｄｄｉａｇｏｎａｌｌａｙｏｕｔ），ｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅ（Ａ＝１／１６，１／８，３／１６，１／４），ａｎｄｓｐａｃｉｎｇ
（Ｓ＝５／６４，１３／６４，２１／６４）ｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｏｎｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆＲａ＝１０４，１０５ａｎｄＳ＝５／６４，ａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｉｓｏｆａｎｙｓｉｚｅ，ｉｔ
ｃａｎｏｂｔａｉｎｂｅｔｔｅｒｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｂｙａｄｏｐｔｉｎｇｔｈｅｌａｙｏｕｔｏｆｄｉａｇｏｎａｌ；ｗｈｅｎＲａ＝１０５，１０６ａｎｄＳ＝１３／６４，２１／６４，
ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｉｓｂｅｔｔｅｒ．Ｉｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｌａｙｏｕｔｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ，ａｔＲａ＝１０４，ｔｈｅｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ｅｆｆｅｃｔｉｎａｎｙｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅｉｓｅｎｈａｎｃｅｄａｓｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｐａｃｉｎｇｉｎｃｒｅａｓｅｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ａｓ
Ｒａｉｎｃｒｅａｓｅｓ，ａｎｄｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅｄｅｃｒｅａｓｅｓ，ｔｈｅｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｅｆｆｅｃｔｆｉｒｓｔｉｎｃｒｅａｓｅｓａｎｄ
ｔｈｅｎｄｅｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｐａｃｅ；ｔｈｅｎｉｔｓｅｆｆｅｃｔｄｅｃｒｅａｓｅｓａｓｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ
ｓｐａｃｅｉｎｃｒｅａｓｅｓ．Ｔｈｅｌａｙｏｕｔｏｆｄｉａｇｏｎａｌｉｓｉｎａｓｉｍｉｌａｒｓｉｔｕａｔｉｏｎ．Ｗｈｅｎｏｔｈｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｒｅｔｈｅｓａｍｅ，ｔｈｅｃｏｎ
ｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｅｆｆｅｃｔｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｉｚｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｏｒｏｕｓｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙ；ｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ；ｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎ；Ｎｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒ；ｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅ
ｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅ（ＭＲＴ）；Ｂｏｌｔｚｍａｎｎｍｏｄｅｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０６１０１５：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０６０６．１５５２．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５６６０１２，１１５６２０１１）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ

（２０１８１ＢＡＢ２０６０３１）；ＧｒａｄｕａｔｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＳｐｅｃｉａｌＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＹＣ２０１９Ｓ０１６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎｕｃｄｎｓ１９９５ｚ＠１６３．ｃｏｍ
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机动发射条件下空间飞行器上升段弹道设计

鲜勇，任乐亮，郭玮林，张大巧，李冰

（火箭军工程大学 作战保障学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：为提高空间飞行器机动发射能力，在飞行中段轨迹确定情况下，以入轨点位
置、高度、速度、速度方位角、弹道倾角等作为终端约束，设计上升段弹道，实现以基准发射点为

中心，一定范围内任意发射点上升段与飞行中段高精度交班。考虑到上升段终端入轨点约束

条件多、精度要求高，且上升段弹道具有非线性、强耦合的特点，研究设计了二级、三级能量管

理模型和变射面横向机动模型，并采用加入混合扰动算子的梯度粒子群算法对上升段弹道进

行求解。仿真结果表明：优化设计的变射面横向机动弹道能够实现与飞行中段的高精度交班，

上升段终端入轨点位置、高度、速度、速度方位角和弹道倾角平均偏差分别为 ２７．５０６２ｍ、
２．１２５４ｍ、１．６５２２ｍ／ｓ、０．０７２８°和０．０２９０°。

关　键　词：机动发射；变射面横向机动；能量管理；梯度粒子群算法；混合扰动算子
中图分类号：Ｖ４１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７１３１０

　　在现代战争条件下，精确制导武器发展迅速，
可以实现“点对点”打击，导致提高武器系统的生

存能力变得十分重要。与传统的固定阵地发射方

式相比，机动发射在提高生存能力的同时带来了

打击的突然性，可以有效提高武器系统作战效能。

同样，在应急状态下，能够实现卫星的机动发射，

可以迅速对报废卫星进行补充，有效支持作战行

动。为方便表述，将卫星、无人机、导弹等称为空

间飞行器。

对卫星而言，其运行轨道根据任务需求提前

确定；对导弹和无人机等飞行器而言，随着相关技

术的发展，飞行中段往往过程复杂，不确定因素

多
［１２］
，需要考虑路径约束、状态约束、必经点、禁

飞区等诸多约束条件
［３４］
，将制约机动发射水平。

目前，针对传统弹道导弹机动发射问题的研究相

对成熟，而对于飞行中段复杂的空间飞行器机动

发射研究较少
［５］
。文献［１］研究了基于 Ｇａｕｓｓ伪

谱法的滑翔段弹道快速规划方法，但是采用的弹

道规划模型有所简化，并且未考虑对制导控制系

统的影响；文献［５］对全程弹道诸元的快速解算
问题进行了研究，能够做到全程弹道的快速生成，

但是该方法得到的入轨点高度、速度有一定的不

确定性，对制导控制系统而言存在一定隐患；在机

动发射背景下，文献［６］联合 ＢＰ神经网络和 ＬＭ
算法研究了上升段弹道快速计算方法，可以实现

上升段弹道的快速设计，但是没有将入轨点位置

和速度方位角作为终端约束，仍需研究飞行中段

弹道快速规划方法。

本文从另外一个思路出发，在机动发射条件

下，不改变飞行中段弹道，创新性地将研究方向转

为对上升段弹道进行设计，并实现与飞行中段的

高精度交班。目前，对上升段弹道的研究较为广

泛，如文献［７８］对空间飞行器入轨问题进行了研
究，但是未对入轨点位置和速度方位角进行约束。

在轨迹优化方面，文献［９］采用改进的粒子群算
法对上升段轨迹进行优化，在收敛速度及精度上

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909003&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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有很大提高；文献［１０］采用梯度粒子群算法对上
升段交会弹道进行优化，显著提高了全局寻优能

力和收敛速度。本文在此基础上，参考文献［１１
１３］，加入混合扰动算子（ＢＤＯ），减小搜索后期陷
入局部最优解的概率。

机动发射条件下，传统的射面内飞行弹道将

无法满足空间飞行器苛刻的入轨点交班精度要

求，因此引入变射面横向机动模型。文献［１４１６］
对变射面横向机动弹道进行了深入研究，为本文

研究提供了理论基础。

基于上述分析，本文以三级固体火箭为研究

对象，通过设计二级和三级能量管理模型对入轨

点速度大小进行调整，设计变射面横向机动模型

来满足入轨点位置、高度、速度、速度方位角、弹道

倾角等约束。通过仿真实验，对机动发射上升段

弹道设计方法的有效性进行了验证。

１　机动发射
按照预定发射任务，根据发射点大地坐标

（Ｂ０，Ｌ０，Ｈ０）和目标点大地坐标（Ｂｍ，Ｌｍ，Ｈｍ）设计
上升段及飞行中段弹道，将其称为基准弹道。其

中，Ｂ为纬度，Ｌ为经度，Ｈ为高度。为增强空间
飞行器机动发射能力，允许其在以（Ｂ０，Ｌ０，Ｈ０）为
中心、半径为 Ｒ的发射区域内机动。当机动到
（Ｂ１，Ｌ１，Ｈ１）后，保持基准弹道中的飞行中段弹道
及入轨点状态不变，通过合理设计上升段弹道，使

其同样满足入轨要求，完成与飞行中段的交班。

文献［１］指出，飞行中段可通行区域小，并且综合
考虑飞行中段各种约束条件，容易得到高精度交

班对后续飞行十分重要，因此可将入轨点位置

（经纬度）、高度、速度、速度方位角、弹道倾角作

为入轨状态指标。

当空间飞行器机动至偏离基准弹道射面位置

时，传统的射面内弹道设计方法将难以满足速度

方位角要求，无法与基准弹道飞行中段实现交班，

并最终导致严重偏离目标点。通过上升段横向机

动可以完成对速度方位角的调整，并优化设计相

关参数，形成变射面横向机动上升段弹道，实现与

飞行中段高精度交班。变射面横向机动相关概念

可以参考文献［１４１６］。
为方便表述发射车机动后的位置，使用（ｒ，

Ａｄ）表示与基准弹道发射点的相对位置关系，ｒ为
两者之间的距离，取值范围为（０，Ｒ），Ａｄ为两者
连线偏离基准弹道射击方位角的角度，取值范围

为（０°，３６０°），顺时针方向为正。
机动发射条件下，空间飞行器横向机动上升

段弹道示意图如图 １所示。可知，空间飞行器机
动位置可以分为 ３种情况：①机动后发射车仍在
原瞄准方向；②机动后发射车在原瞄准方向偏北；
③机动后发射车在原瞄准方向偏南。图 １中，虚
线为基准弹道与横向机动上升段弹道在地面投

影，ＯＦ为基准弹道上升段，ＡＦ为横向机动弹道上
升段，Ｆ为空间飞行器入轨点，Ａ为发射点，Ｂ为
一级关机点，Ｃ为二级关机点，Ｄ为三级关机点。

图 １　空间飞行器机动发射示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｏｂｉｌｅｌａｕｎｃｈｏｆｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅ

２　弹道设计

本文以三级固体火箭为例，主要由一、二、三

级固体火箭及分导级组成。先需对基准弹道进行

设计，实现空间飞行器入轨，由于本文主要研究对

象为上升段，因此不对飞行中段进行建模；再以基

准弹道入轨点状态作为发射车机动后空间飞行器

入轨需要达到的状态，进行建模分析。传统弹道

设计方法已经较为成熟，具体可参考文献［１７］，
本文不再赘述。

２．１　基准弹道飞行程序角设计
２．１．１　一级飞行程序角设计

为提高一级飞行程序对不同终端约束的适应

性，在跨声速前后分别进行 ２次指数形式攻角转
弯，具体形式可参考文献［１８］。
２．１．２　二级飞行程序角设计

火箭二级飞行环境影响因素相对较少，按照

等斜率转弯方式设计二级飞行程序角，其表达

式为

φｃｘ（ｔ）＝
φｃｘ（ｔｇ１）　　　　　　　　　　　 ｔｇ１≤ｔ＜ｔｇ１＋ａ

φｃｘ（ｔｇ１）＋φｃｘ１（ｔ－ｔｇ１－ａ）　　 ｔｇ１＋ａ≤ｔ≤ｔｇ２－ｂ

φｃｘ（ｔｇ２－ｂ）　　　　　　　　　　ｔｇ２－ｂ＜ｔ≤ｔ
{

ｇ２

（１）
式中：ｔｇ１为一级分离时刻；ｔｇ２为二级分离时刻；φｃｘ１
为二级转弯角速率；ａ、ｂ为常数。
２．１．３　三级飞行程序角设计

三级飞行程序与二级类似，表达式为

４１７１
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φｃｘ（ｔ）＝

　

φｃｘ（ｔｇ２）　　　　　　　　　　 ｔｇ２＜ｔ＜ｔｇ２＋ａ

φｃｘ（ｔｇ２）＋φｃｘ２（ｔ－ｔｇ２－ａ）　 ｔｇ２＋ａ≤ｔ＜ｔｇ３－ｂ

φｃｘ（ｔｇ３－ｂ）　　　　　　　　　ｔｇ３－ｂ≤ｔ＜ｔ
{

ｇ３

（２）

式中：ｔｇ３为三级分离时刻；φｃｘ２为三级转弯角速率。
２．１．４　分导级飞行程序角设计

在基准弹道设计中，分导级姿态保持不变，按

照最大工作时间进行飞行，即

φｃｘ（ｔ）＝φｃｘ（ｔｇ３）　　ｔｇ３≤ ｔ≤ ｔｇ４ （３）
式中：ｔｇ４为分导级关机时刻。
２．２　横向机动上升段弹道设计

火箭一级飞行高度低、空气稠密，为了减小控

制系统压力，不适合做大幅度机动。因此，横向机

动上升段弹道的一级飞行程序模型与基准弹道相

同，对二、三级和分导级飞行程序模型进行优化。

在基准弹道设计中，仅对入轨点高度、速度和弹道

倾角进行约束，较为简单，而当发射车机动后，需

要同时满足入轨点位置要求，约束更强。针对固

体火箭通常采用耗尽关机方式，为能够对入轨点

速度大小进行有效调整，本文设计了二、三级能量

管理模型。

２．２．１　能量管理模型
入轨点能量是推力、引力和空气动力等共同

做功的结果，而入轨点能量包括势能与动能。当

入轨点高度一定时，引力做功为定值，因此，在火

箭性能一定的情况下，必须调节推力对火箭做功

大小，才能满足终端速度大小要求。本文通过控

制火箭产生多余路径，从而对火箭能量进行

消耗
［１９２０］

。

以二级能量管理模型为例，给出俯仰程序角

交变模型（见图２）。为了增大上升段能量管理可
调整范围，同样对三级进行能量管理，其模型与二

级类似。

图 ２　俯仰程序角交变模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆ

ｐｉｔｃｈｉｎｇｐｒｏｇｒａｍａｎｇｌｅ

横向机动同样会产生多余的能量消耗，因此，

最终的能量管理是纵横向飞行程序综合设计的

结果。

２．２．２　横向机动上升段弹道飞行程序角模型
１）纵向飞行程序角设计
横向机动上升段弹道二、三级采用能量管理

思想，一方面可以消耗能量，另一方面增加程序可

调整范围，满足苛刻的多约束终端状态。纵向飞

行程序设计如下：

二级飞行程序角为

φｃｘ（ｔ）＝

　　

φｃｘ（ｔｇ１）　　　　　　　　　 ｔｇ１≤ｔ＜ｔｇ１＋ａ

φｃｘ（ｔｇ１）＋φ
１
ｃｘ（ｔ－ｔｇ１－ａ）　　 ｔｇ１＋ａ≤ｔ＜ｔ２１

φｃｘ（ｔ２１）　　　　　　　　　 ｔ２１≤ｔ＜ｔ２１＋ｃ

φｃｘ（ｔ２１）＋φ
２
ｃｘ（ｔ－ｔ２１－ｃ）　　 ｔ２１＋ｃ≤ｔ＜ｔ２２

φｃｘ（ｔ２２）　　　　　　　　　　　ｔ２２≤ｔ＜ｔ















ｇ２

（４）

式中：φ１ｃｘ、φ
２
ｃｘ为转弯角速率；ｔ２１为第 １次转弯结束

时刻；ｔ２２为第２次转弯结束时刻；ｃ为常数。
三级飞行程序角为

φｃｘ（ｔ）＝

　　

φｃｘ（ｔｇ２）　　　　　　　　　 ｔｇ２≤ｔ＜ｔｇ２＋ａ

φｃｘ（ｔｇ２）＋φ
３
ｃｘ（ｔ－ｔｇ２－ａ）　　 ｔｇ２＋ａ≤ｔ＜ｔ３１

φｃｘ（ｔ３１）　　　　　　　　　 ｔ３１≤ｔ＜ｔ３１＋ｃ

φｃｘ（ｔ３１）＋φ
４
ｃｘ（ｔ－ｔ３１－ｃ）　　 ｔ３１＋ｃ≤ｔ＜ｔ３２

φｃｘ（ｔ３２）　　　　　　　　　　　ｔ３２≤ｔ＜ｔ















ｇ３

（５）

式中：φ３ｃｘ、φ
４
ｃｘ为转弯角速率；ｔ３１为第 １次转弯结束

时刻；ｔ３２为第２次转弯结束时刻。
分导级飞行程序角为

φｃｘ（ｔ）＝

φｃｘ（ｔｇ３）　　　　　　　 ｔｇ３≤ｔ＜ｔｇ３＋ｔｋ３

φ５ｃｘ（ｔ－ｔｇ３－ｔｋ３）＋φｃｘ（ｔｇ３）

　　　　　　 ｔｇ３＋ｔｋ３≤ｔ＜ｔｇ３＋ｔｋ３＋Ｔ










ｆｄ

（６）

式中：φ５ｃｘ为转弯角速率；ｔｋ３为三级与分导级过渡
时间；Ｔｆｄ为分导级工作时间。

２）横向飞行程序角设计
通过改变三级偏航程序角，实现横向机动，为

防止偏航角出现突变，在按照反正切函数转弯前

５ｓ，先按照线性函数转弯至需要角度［１６］
，偏航程

序角 ψｃｘ（ｔ）为
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ψｃｘ（ｔ）＝

０　　　　　　　　　　　ｔｇ２≤ｔ＜ｔｇ２＋３

ψ
９００

π
２
＋ａｒｃｔａｎ

ｔｇ２＋８－ｋ１
ｋ( )( )
２

（ｔ－ｔｇ２－３）

　　　　　　　　　　ｔｇ２＋３≤ｔ＜ｔｇ２＋８

ψ
１８０

π
２
＋ａｒｃｔａｎ

ｔ－ｋ１
ｋ( )( )
２

　　　　　　　　　 ｔｇ２＋８≤ｔ＜ｔｇ３－３

ψｃｘ（ｔｇ３－３）　　　　　　　　 ｔ≥ｔｇ３



















－３

（７）

式中：ψ为最大偏航角，控制转弯幅度；ｋ１为转弯
时刻控制参数；ｋ２为转弯快慢控制参数。

３　优化模型设计

３．１　转换入轨点状态
为了更方便描述入轨点状态与基准弹道入轨

点状态的差别，以基准弹道入轨点在地面投影 ｍ
为原点，建立北东坐标系 ｍｘｎｙｎｚｎ，具体定义见文
献［１７］。通常，入轨点位置速度是在地心大地直
角坐标系下给出的，位置坐标可根据式（８）、
式（９）将其转换到北东坐标系，速度坐标转换方
法类似。

ｘｎ

ｙｎ

ｚ













ｎ

＝

ｎ１１ ｎ１２ ｎ１３

ｎ２１ ｎ２２ ｎ２３

ｎ３１ ｎ３２ ｎ













３３

ｘｓ

ｙｓ

ｚ












ｓ

－

０

ｒｅ











０

（８）

式中：ｘｎ、ｙｎ、ｚｎ为北东坐标系下的坐标；ｘｓ、ｙｓ、ｚｓ
为地心大地直角坐标系下的坐标；ｒｅ为φｓｍ下的地
球半径，φｓｍ为入轨点的地心纬度。
ｎ１１ ＝－ｓｉｎφｓｍｃｏｓλｓｍ
ｎ１２ ＝－ｓｉｎφｓｍｓｉｎλｓｍ
ｎ１３ ＝ｃｏｓφｓｍ
ｎ２１ ＝ｃｏｓφｓｍｃｏｓλｓｍ
ｎ２２ ＝ｃｏｓφｓｍｓｉｎλｓｍ
ｎ２３ ＝ｓｉｎφｓｍ
ｎ３１ ＝－ｓｉｎλｓｍ
ｎ３２ ＝ｃｏｓλｓｍ
ｎ３３ ＝





















０

（９）

其中：λｓｍ为入轨点的地心经度。
为方便优化时加权处理，以ｍｙｎ为轴，逆时针

旋转 γ′＝ａｒｃｃｏｓ
珘Ｖｆｚｎ
珟Ｖ( )ｆ
ｎ

，得到 ｍｘ′ｎｙｎｚ′ｎ，珟Ｖ
ｆ
ｎ＝（珘Ｖ

ｆ
ｘｎ，

珘Ｖｆｙｎ，珘Ｖ
ｆ
ｚｎ）表示北东坐标系下基准弹道入轨点的速

度矢量。将 ｍｘ′ｎｙｎｚ′ｎ坐标系下入轨点位置表示为

Ｘｆｎ＝（ｘ
ｆ
ｎ，ｙ

ｆ
ｎ，ｚ

ｆ
ｎ），速度表示为 Ｖ

ｆ
ｎ＝（Ｖ

ｆ
ｘｎ，Ｖ

ｆ
ｙｎ，Ｖ

ｆ
ｚｎ）。

３．２　横向机动上升段弹道约束条件
为保证上升段固体火箭结构稳定，仪器工作

正常并减小控制系统控制难度，需要对上升段飞

行加入一定的约束，主要包括过程约束、控制量约

束及终端约束。

１）过程约束
为保证弹体结构不受损且弹载仪器工作正

常，在火箭飞行过程中必须考虑动压及法向过载

等过程约束。

ｎｙ ＝
Ｘｓｉｎα＋Ｙｃｏｓα

ｍｒｇ
≤ ｎｙｍａｘ

ｑ＝１
２ρ
Ｖ２≤ ｑ{

ｍａｘ

（１０）

式中：ｎｙ为法向过载；ｎｙｍａｘ为弹体可承受最大法向
过载；Ｘ和 Ｙ分别为火箭所受阻力和升力；α为攻
角；ｍｒ为火箭质量；ｇ为重力加速度；ｑ为动压；ρ
为大气密度；Ｖ为速度大小；ｑｍａｘ为最大动压值。
本文中，ｎｙｍａｘ＝３ｇ，ｑｍａｘ＝９０ｋＰａ。

２）控制量约束
控制量约束包括攻角约束、纵横向转弯角速

率约束，防止超出控制系统控制能力。

α≤ αｍａｘ
φｉｃｘ ≤ φｉｍａｘ　　ｉ＝１，２，３，４，５

ψｃｘ≤ ψ
{

ｍａｘ

（１１）

式中：αｍａｘ为最大攻角；φ
ｉ
ｃｘ为第 ｉ次等斜率转弯角

速率；φｉｍａｘ为第 ｉ次等斜率转弯最大角速率；ψｃｘ为
偏航角速率；ψｍａｘ为最大偏航角速率。

３）终端约束

Ｌｆ－珘Ｌｆ≤ δＬ

Ｈｆ－珟Ｈｆ≤ δＨ

Ｖｆ－珘Ｖｆ≤ δＶ

Θｆ－珟Θｆ≤ δΘ

ａｆ－珘ａｆ≤ δ















ａ

（１２）

式中：珘Ｌｆ为基准弹道入轨点经纬度；Ｌｆ为横向机
动上升段弹道入轨点经纬度；珟Ｈｆ、珘Ｖｆ、珟Θｆ和 珘ａｆ分别
为基准弹道入轨点高度、速度大小、当地弹道倾角

和速度方位角；Ｈｆ、Ｖｆ、Θｆ和 ａｆ分别为横向机动上
升段弹道入轨点高度、速度大小、当地弹道倾角和

速度方位角；δＬ、δＨ、δＶ、δΘ、δａ分别表示对应量的
允许最大偏差值。

３．３　建立优化模型
３．３．１　优化变量及目标函数

１）优化变量的确定
根据第２节分析，本文确定优化变量如下：
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Ｘ＝（θ０，Ｔｃｚ，Ｔｆｄ，珘α１，ａ１，珘α２，ａ２，φ
１
ｃｘ，φ

２
ｃｘ，φ

３
ｃｘ，φ

４
ｃｘ，

　　φ５ｃｘ，ψ，ｋ１，ｋ２） （１３）
式中：θ０为初始离面角；Ｔｃｚ为垂直起飞时间；珘α１、
ａ１、珘α２、ａ２为一级两次指数形式攻角转弯参数。

２）目标函数
在弹道优化方面，通常将不等式约束处理成

罚函数形式。

Ｇｉ＝
０　 满足第 ｉ个约束
Ｍ 不满足第 ｉ{ 个约束

（１４）

式中：Ｍ为惩罚量，取很大的一个正数。
将终端状态表示在 ｍｘ′ｎｙｎｚ′ｎ坐标系下，按照

线性加权方式将终端约束处理成如下目标函数：

Ｊ＝ (ｍｉｎ ａ′１ ｘｆｎ－珓ｘ
ｆ
ｎ ＋ａ′２ ｙ

ｆ
ｎ－珓ｙ

ｆ
ｎ ＋

　　ａ′３ ｚｆｎ－珓ｚ
ｆ
ｎ ＋ａ′４ Ｖｆ－珘Ｖｆ ＋ａ′５ Θｆ－珟Θｆ ＋

　　ａ′６ ａｆ－珘ａｆ ＋∑
Ｎ

ｉ＝１
Ｇ )ｉ （１５）

式中：珓ｘｆｎ、珓ｙ
ｆ
ｎ、珓ｚ

ｆ
ｎ分别为 ｍｘ′ｎｙｎｚ′ｎ坐标系下基准弹道入

轨点３个方向位置坐标；Ｎ为约束条件总数；ａ′ｉ（ｉ＝

１，２，…，６）为加权系数；Θｆ＝ａｒｃｓｉｎ
Ｖｆｙｎ
Ｖ( )ｆ
ｎ

；ａｆ＝

ａｒｃｓｉｎ
Ｖｆｘｎ

（Ｖｆｘｎ，Ｖ
ｆ
ｚｎ

( )） 。

本文借鉴文献［３，５６］给出的终端状态，以
式（１６）为例，作为本文的终端约束。
珓ｘｆｎ ＝０ｋｍ

珓ｙｆｎ ＝９０ｋｍ

珓ｚｆｎ ＝０ｋｍ
珘Ｖｆ＝６２００ｍ／ｓ
珟Θｆ＝０°
珘ａｆ＝０















°

（１６）

３．３．２　优化算法
文献［１０］采用梯度粒子群算法，已经很好地

解决了弹道优化问题，本文借鉴该算法，将其用于

横向机动上升段弹道相关参数的优化，并进行了

相应改进。

文献［１２］提到粒子速度趋于 ０时，粒子群算
法趋于收敛，若未达到全局最优解，将陷入局部最

优解。因此，本文在梯度粒子群算法后期，引入混

合扰动算子
［１１］
对粒子速度进行扰动，减小算法早

熟概率。

１）混合扰动算子
文献［１１］在优化算法中采用扰动操作，增大

跳出局部最优的概率，并给出了混合扰动算子表

达式。混合扰动算子能够综合 Ｇａｕｓｓ分布及柯西

分布特点，产生范围更广的随机数，其表达式为

β＝ｂ１（Ｃ（０，１）＋ｂ２Ｎ（０，１）） （１７）

式中：Ｃ（０，１）服从标准柯西分布；Ｎ（０，１）服从标
准 Ｇａｕｓｓ分布；ｂ１、ｂ２为很小的正数。

２）改进速度更新公式
首先，随机选取第 ｉ个粒子的第 ｊ个变量作为

增加采取扰动操作的对象。然后，按照式（１８）对
粒子速度进行更新。

ｖｋ＋１ｉｊ ＝ω珓ｖｋｉｊ＋ｃ１ｒ１（ｐ
ｋ
ｉｊ－ｘ

ｋ
ｉｊ）＋ｃ２ｒ２（ｐ

ｋ
ｇｊ－ｘ

ｋ
ｉｊ）

珓ｖｋ＋１ｉｊ ＝ｖｋ＋１ｉｊ （１＋β
{

）

（１８）

式中：ｋ为代数；珓ｖｋｉｊ和 珓ｖ
ｋ＋１
ｉｊ 分别为扰动后的第 ｋ和

ｋ＋１代粒子速度；ｘｋｉｊ为第 ｋ代粒子位置；ｐ
ｋ
ｉｊ和 ｐ

ｋ
ｇｊ

分别为第 ｋ代个体最优解和全局最优解；ｒ１、ｒ２为
服从标准 Ｇａｕｓｓ分布的随机数；ω为惯性权重；ｃ１、
ｃ２为学习因子。

４　仿真计算与结果分析

本文借鉴文献［２１］中固体火箭参数，并做适
当改进，以适应本文对运载火箭的要求。假定

（Ｎ３８°１０′，Ｅ１１７°３７′，１ｋｍ）为基准发射点，根据基
准弹道模型得到其入轨点位置为（Ｎ４４°１５′３５″，
Ｅ１１９°２４′１８″，９０ｋｍ），在地心大地直角坐标系下
的速 度 矢 量 为 （６６９．９８２８，－４４２３．４８０６，
４２９２．４２５１）ｍ／ｓ。以发射点（２７０°，２５ｋｍ）为例
进行横向机动上升段弹道优化，其优化变量取值

范围及优化结果如表１所示。同时以 ２５ｋｍ发射
范围为例，对本文模型进行检验。

对发射坐标为（２７０°，２５ｋｍ）的点位进行仿
真，得到空间飞行器横向机动上升段弹道参数仿

真结果，如图３～图８所示。图３～图８分别给出
了横向机动上升段弹道高度、横向机动距离、速

度、横向速度、绝对俯仰角、绝对偏航角、攻角和当

地弹道倾角随时间的变化曲线。发射点（２７０°，
２５ｋｍ）是偏离基准弹道最远的位置，其所需横向
机动距离将是最大的位置之一，横向机动距离越

大，消耗能量越多，受火箭能量限制，将会制约可

机动范围。仿真结果表明，在（２７０°，２５ｋｍ）处入
轨精度仍然较高，如表 ２所示，这也间接验证了
２５ｋｍ范围任意位置高精度入轨的可行性。

在不加入变射面横向机动模型的情况下，本

文采用相同的弹道设计方法，对发射坐标为

（２７０°，２５ｋｍ）的点位进行仿真，验证采用变射面
横向机动模型的必要性。仿真结果表明，该情况
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表 １　优化变量取值范围及优化结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｒａｎｇｅｏｆｖａｌｕｅｆｏｒｖａｒｉａｂｌｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｒｅｓｕｌｔｓ

变量 下限 上限 优化结果

θ０／（°） －２．０ ２．０ ０．８７７１

Ｔｃｚ／ｓ ３．０ ９．０ ３．８７２８

Ｔｆｄ／ｓ ３．０ １６．０ １２．１２７５
珘α１／（°） ３．９ ８．０ ５．４６７１

ａ１ ０．５ ０．６ ０．５７００
珘α２／（°） ３．０ １２．０ ８．７５２０

ａ２ ０．０５ ０．２９ ０．２８１０
φ１ｃｘ／（（°）·ｓ

－１） －３．０ ０ －３．００００
φ２ｃｘ／（（°）·ｓ

－１） －３．０ ２．０ ０．１５１３
φ３ｃｘ／（（°）·ｓ

－１） －２．０ ４．０ ０．９８３６
φ４ｃｘ／（（°）·ｓ

－１） －３．０ ３．０ １．１５１３
φ５ｃｘ／（（°）·ｓ

－１） －４．０ ４．０ －２．４９７０

ψ／（°） －２５．０ ２５．０ ２４．２０５７

ｋ１ １４３．０ １８３．０ １８２．１１３３

ｋ２ ３．０ １２．０ ４．６０２８

图 ３　高度、横向机动距离随时间变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｈｅｉｇｈｔａｎｄｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ

ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 ４　速度、横向速度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｗｉｔｈｔｉｍｅ

下能够在入轨点位置、高度、速度、弹道倾角方面

实现高精度入轨，如表３所示，但是速度方位角偏
差高达２．３２０１°，而加入变射面横向机动模型后，

图 ５　绝对俯仰角随时间变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆａｂｓｏｌｕｔｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 ６　绝对偏航角随时间变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆａｂｓｏｌｕｔｅｙａｗａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 ７　前 ７０ｓ攻角随时间变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｆｉｒｓｔ７０ｓ’ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

速度方位角偏差仅为 ０．０２８８°，极大地降低了空
间飞行器在飞行中段的修正难度。

本文在此基础上，在 ２５ｋｍ范围内随机产生
１００个发射点，如图 ９所示，以及（０°，２５ｋｍ）、
（９０°，２５ｋｍ）、（１８０°，２５ｋｍ）、（２７０°，２５ｋｍ）４个
点，共仿真１０４个发射车机动后的位置，采用上述
模型实现入轨，得到图１０～图１３所示结果。

图１０、图 １１分别给出了 １０４个横向机动上
升段弹道的高度随时间变化曲线及三维轨迹。
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在前２２０ｓ内，每隔 ５ｓ记录一次该时刻对应
的动压值，并统计１０４次仿真过程中ｔ时刻的平均

图 ８　当地弹道倾角随时间变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｌｏｃａｌｂａｌｌｉｓｔｉｃｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｉｍｅ

表 ２　横向机动上升段弹道入轨点参数偏差

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｆ

ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

入轨点参数 与基准弹道入轨点偏差

位置／ｍ １８．７３７５

高度／ｍ ０．５１６４

速度／（ｍ·ｓ－１） ０．７７５６

速度方位角／（°） ０．０２８８

弹道倾角／（°） ０．００９１

表 ３　无变射面横向机动的上升段弹道入轨点参数偏差

Ｔａｂｌｅ３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｆ

ａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｏｕｔｃｈａｎｇｅａｂｌｅｌａｕｎｃｈｉｎｇｐｌａｎｅ

ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ

入轨点参数 与基准弹道入轨点偏差

位置／ｍ １．５４７４

高度／ｍ ０．１８１３

速度／（ｍ·ｓ－１） ０．２７１０

速度方位角／（°） ２．３２０１

弹道倾角／（°） ０．００５５

图 ９　１００个随机发射点位置

Ｆｉｇ．９　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ１００ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｌａｕｎｃｈｓｉｔｅｓ

图 １０　高度随时间变化仿真

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 １１　弹道三维仿真

Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｂａｌｌｉｓｔｉｃ

图 １２　动压随时间变化仿真

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 １３　法向过载随时间变化仿真

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｎｏｒｍａｌｏｖｅｒｌｏａｄｗｉｔｈｔｉｍｅ
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动压、最大动压和最小动压，得到图 １２，可以看
出，最大动压值小于９０ｋＰａ，能够满足火箭飞行中
的过程约束。

采用与图１２类似的方法，图 １３给了法向过
载随时间的变化曲线，最大法向过载值小于０．６ｇ。
本文中一级火箭的工作时间为 ７０ｓ，从图 １２、
图１３中可以看出，７０ｓ以后，法向过载和动压都很
小，最大值分别不超过 ０．１ｇ和 ２０ｋＰａ，平均值分
别不超过０．１ｇ和 １１ｋＰａ，说明本文设计的二、三
级能量管理模型并不会对弹体造成太大影响，具

有一定的工程可行性。

表４给出了１０４条横向机动上升段弹道在入
轨点的位置、高度、速度、速度方位角、弹道倾角与

基准弹道对应状态量的平均偏差值及最大偏差

值。可以看出，所有状态量的最大偏差值都在指

标要求范围内。

表 ４　１０４条弹道入轨点参数偏差统计

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆ

１０４ｂａｌｌｉｓｔｉｃｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ

入轨点参数 平均偏差 最大偏差

位置／ｍ ２７．５０６２ ７０．４３１９

高度／ｍ ２．１２５４ ７．００３６

速度／（ｍ·ｓ－１） １．６５２２ ４．７６９１

速度方位角／（°） ０．０７２８ ０．２８９６

弹道倾角／（°） ０．０２９０ ０．１２４６

５　结　论

本文针对空间飞行器机动发射上升段弹道设

计问题进行了研究，总结如下：

１）针对机动发射条件下上升段弹道规划难
题，提出横向机动上升段弹道解决方案。以基准

弹道入轨点状态为终端约束，合理设计上升段弹

道，完成与基准弹道飞行中段的高精度交班，仿真

结果表明，能够实现发射车在２５ｋｍ范围内机动。
２）对横向机动上升段弹道模型进行设计。

以入轨点位置、高度、速度、速度方位角、弹道倾角

等作为终端约束指标，通过设计二、三级能量管理

模型及改变三级偏航角的变射面横向机动模型，

满足了苛刻的多约束终端状态。

３）针对横向机动上升段弹道非线性、强耦
合、终端状态多约束问题，采用梯度粒子群算法对

参数进行优化，并引入混合扰动算子，降低陷入局

部最优解概率。仿真结果表明，能够解决本文面

临的１５个优化变量问题，精度较高。
本文建立的横向机动上升段弹道模型能够较

好地解决空间飞行器机动发射问题，并且由于火

箭的性能将会影响入轨精度，本文模型也可以为

火箭设计提供一定参考。同时，需要指出的是，本

文尚未考虑弹道参数的快速计算问题，而要做到

真正的机动发射，必须缩短诸元准备时间，这是后

续需要进一步研究的方向。
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３９７４０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］任京涛．助推滑导弹上升段多终端约束弹道设计及制导方

法研究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１３．

ＲＥＮＪＴ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｍｕｌｔｉｔｅｒｍｉｎａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｂａｌｌｉｓｔｉｃｄｅｓｉｇｎ
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　第 ９期 鲜勇，等：机动发射条件下空间飞行器上升段弹道设计

ａｎｄｇｕｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅａｓｃｅｎｔｓｅｇｍｅｎｔｏｆｔｈｅｂｏｏｓｔｇｌｉｄｅ

ｍｉｓｓｉｌｅ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＷＵＧ，ＬＩＵＬ，ＷＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｃ］∥ ＣｈｉｎｅｓｅＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＣｏｎｇｒｅｓｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：１１５１２０．

［１０］李振华，鲜勇，雷刚，等．基于混合粒子群算法的上升段交会

弹道快速优化设计［Ｊ］．航空动力学报，２０１５，３０（１２）：

３０２９３０３４．

ＬＩＺＨ，ＸＩＡＮＹ，ＬＥＩＧ，ｅｔａｌ．Ｒａｐｉｄｏｐｔｉｍｕｍｄｅｓｉｇｎｏｆａｓｃｅｎｔ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｆｏｒｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｓｂａｓｅｄｏｎｈｙｂｒｉｄｐａｒｔｉ

ｃｌｅｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１５，３０

（１２）：３０２９３０３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］陈道君，龚庆武，金朝意，等．基于自适应扰动量子粒子群算

法参数优化的支持向量回归机短期风电功率预测［Ｊ］．电

网技术，２０１３，３７（４）：９７４９８０．

ＣＨＥＮＤＪ，ＧＯＮＧＱＷ，ＪＩＮＺＹ，ｅｔａｌ．Ｓｈｏｒｔｔｅｒｍｗｉｎｄｐｏｗｅｒ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｍａｃｈｉｎｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄ

ｂｙａｄａｐｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｑｕａｎｔｕｍｂｅｈａｖｅｄｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉ

ｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＰｏｗｅｒＳｙｓｔｅｍＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３７（４）：９７４９８０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］王敏，唐俊．基于自适应扰动的粒子群优化算法［Ｊ］．计算

机工程与应用，２０１４，５０（９）：１１１１１５．

ＷＡＮＧＭ，ＴＡＮＧＪ．Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎａｄａｐ

ｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，

２０１４，５０（９）：１１１１１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＢＥＲＧＨＦＶＤ，ＥＮＧＥＬＢＲＥＣＨＴＡ Ｐ．Ａ ｓｔｕｄｙｏｆｐａｒｔｉｃｌｅ

ｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ［Ｊ］．ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２００６，１７６（８）：９３７９７１．

［１４］鲜勇，刘炳琪，李振华，等．一种横向机动弹道能量管理方法

［Ｊ］．弹道学报，２０１４，２６（２）：４３４７．

ＸＩＡＮＹ，ＬＩＵＢＱ，ＬＩＺＨ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔｍｅｔｈ

ｏｄｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｌｙｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢａｌｌｉｓｔｉｃｓ，２０１４，２６（２）：４３４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］鲜勇，刘炳琪，王安民，等．变射面弹道横向转弯飞行程序的

设计与优化［Ｊ］．弹道学报，２０１４，２６（４）：３０３５．

ＸＩＡＮＹ，ＬＩＵＢＱ，ＷＡＮＧＡＭ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｏｆｌａｔｅｒａｌｔｕｒｎｉｎｇｆｌｉｇｈｔｐｒｏｇｒａｍｏｎｃｈａｎｇｅａｂｌｅｌａｕｎｃｈｉｎｇｐｌａｎｅ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢａｌｌｉｓｔｉｃｓ，２０１４，２６（４）：３０３５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］鲜勇，李少朋，李振华，等．基于梯度粒子群算法的纵横向机

动跳跃弹道设计及优化［Ｊ］．弹道学报，２０１５，２７（３）：１６．

ＸＩＡＮＹ，ＬＩＳＰ，ＬＩＺＨ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｖｅｒｔｉ

ｃａｌｗａｖｙａｎｄｃｒｏｓｓｗｉｓｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｂａｓｅｄｏｎｇｒａｄｓ

ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢａｌｌｉｓｔｉｃｓ，２０１５，２７

（３）：１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］张毅，肖龙旭，王顺宏．弹道导弹弹道学［Ｍ］．长沙：国防科

技大学出版社，１９９９．

ＺＨＡＮＧＹ，ＸＩＡＯＬＸ，ＷＡＮＧＳＨ．Ｍｉｓｓｉｌｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｓ［Ｍ］．

Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，

１９９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］鲜勇，刘凯，凌王辉，等．基于二次点火的飞行器横向转移入

轨弹道设计［Ｊ］．航空动力学报，２０１８，３３（２）：３２０３２６．

ＸＩＡＮＹ，ＬＩＵＫ，ＬＩＮＧＷ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｓｉｇｎｏｆｌａｕｎｃｈ

ｉｎｇｐｌａｎｅｔｒａｎｓｆｏｒｍｉｎｇｏｒｂｉｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｅｎ

ｇｉｎｅｔｗｉｃｅｉｇｎｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１８，３３

（２）：３２０３２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］陈?，唐胜景，郭杰．固体火箭主动段终端多约束能量管理

制导方法 ［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１４，３６（１２）：

２４８４２４８９．

ＣＨＥＮＺ，ＴＡＮＧＳＪ，ＧＵＯＪ．Ｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔｂａｓｅｄｇｕｉｄ

ａｎｃｅｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｗｉｔｈｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１４，３６（１２）：２４８４２４８９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２０］陈克俊．耗尽关机制导方法研究［Ｊ］．国防科技大学学报，

１９９６，１８（３）：３５３９．

ＣＨＥＮＫＪ．Ａｎａｐｐｒｏａｃｈｔｏｄｅｐｌｅｔｅｄｓｈｕｔｄｏｗｎｇｕｉｄａｎｃｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９６，１８

（３）：３５３９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］杨希祥，江振宇，张为华．基于粒子群算法的固体运载火箭

上升段弹道优化设计研究［Ｊ］．宇航学报，２０１０，３１（５）：

１３０４１３０９．

ＹＡＮＧＸＸ，ＪＩＡＮＧＺＹ，ＺＨＡＮＧＷ Ｈ．Ａｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉ

ｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｓｏｌｉｄｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｏｐｔｉｍｕｍｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，３１（５）：

１３０４１３０９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　鲜勇　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器设

计、制导理论等。

任乐亮　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器导航与设计。
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Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅｉｎｍｏｂｉｌｅｌａｕｎｃｈｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
ＸＩＡＮＹｏｎｇ，ＲＥＮＬｅｌｉａｎｇ，ＧＵＯＷｅｉｌｉｎ，ＺＨＡＮＧＤａｑｉａｏ，ＬＩＢｉｎｇ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＷａｒＳｕｐｐｏｒｔ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｍｏｂｉｌｅｌａｕｎｃｈｃａｐａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅ，ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｈｅｉｇｈｔ，ｖｅｌｏｃｉ
ｔｙｍａｇｎｉｔｕｄｅ，ｖｅｌｏｃｉｔｙａｚｉｍｕｔｈａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｗｅｒｅｕｓｅｄａｓｔｅｒｍｉｎａｌｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ
ｔｏｄｅｓｉｇｎｔｈｅａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｔｈａｔｔｈｅｍｉｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗａｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ．Ｔｈｅｓｐａｃｅｖｅ
ｈｉｃｌｅｃｏｕｌｄｂｅｌａｕｎｃｈｅｄａｔａｎｙｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎａｃｅｒｔａｉｎｒａｎｇｅｃｅｎｔｅｒｅｄｏｎｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｌａｕｎｃｈｐｏｉｎｔ，ａｎｄｔｈｅｈｉｇｈ
ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｈｉｆｔｗｉｔｈｔｈｅｍｉｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗａｓｃｏｍｐｌｅｔｅｄ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｍａｎｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓａｎｄｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎ
ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔ，ａｎｄｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒａｎｄｓｔｒｏｎｇｃｏｕｐｌｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏ
ｒｙ，ｔｈｅｔｗｏｓｔａｇｅａｎｄｔｈｒｅｅｓｔａｇｅｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｃｈａｎｇｅａｂｌｅｌａｕｎｃｈｉｎｇｐｌａｎｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅ
ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｍｏｄｅｌｗｅｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｇｒａｄｉｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｔｈｅｂｌｅｎｄｅｄｄｉｓｔｕｒｂ
ａｎｃｅｏｐｅｒａｔｏｒｗａｓｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｈｉｆｔ
ｗｉｔｈｔｈｅｍｉｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃａｎｂｅｒｅａｌｉｚｅｄｓｍｏｏｔｈｌｙｂｙｏｐｔｉｍｉｚｅｄｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ａｎｄｔｈｅ
ａｖｅｒａｇｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｈｅｉｇｈｔ，ｖｅｌｏｃｉｔｙ，ｖｅｌｏｃｉｔｙａｚｉｍｕｔｈａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｅｒｍｉｎａｌ
ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｆｏｒａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｒｅ２７．５０６２ｍ，２．１２５４ｍ，１．６５２２ｍ／ｓ，０．０７２８°ａｎｄ０．０２９０°ｒｅｓｐｅｃ
ｔｉｖｅｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｂｉｌｅｌａｕｎｃｈ；ｃｈａｎｇｅａｂｌｅｌａｕｎｃｈｉｎｇｐｌａｎｅｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ；ｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔ；
ｇｒａｄｉｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｂｌｅｎｄｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｐｅｒａｔｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２８１１：５２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２７．１１４２．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｙ６０３ｘｙ＠１６３．ｃｏｍ
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ＴＣ４喷丸强化仿真与试验
王延忠１，李菲１，陈燕燕１，，张亚萍１，吴泽刚２，王成３

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；　２．中国航发哈尔滨东安发动机有限公司，哈尔滨 １５００６６；

３．中国北方车辆研究所，北京 １０００７２）

　　摘　　　要：针对目前喷丸有限元仿真研究中弹丸规则排列、覆盖率无法精确计算的研
究现状，基于 ＡＢＡＱＵＳ二次开发建立了弹丸空间位置随机分布、弹丸数量由覆盖率决定的多
弹丸喷丸有限元模型，实现了不同工况、不同喷丸覆盖率条件下所需弹丸个数的精确计算；在

此基础上研究了不同喷丸参数对 ＴＣ４钛合金材料表面残余应力与表面粗糙度的影响规律。
进行了 ＴＣ４喷丸试验，将得到的残余应力分布、表面粗糙度与仿真结果进行对比，验证了该有
限元模型的合理性。研究成果对喷丸工艺参数的确定具有一定的指导意义。

关　键　词：ＴＣ４钛合金；喷丸模型；随机分布；覆盖率；残余压应力
中图分类号：ＴＨ１６２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７２３０９

　　喷丸工艺能够在材料表面与表面层引入残余
压应力场，从而有效阻止疲劳裂纹的萌生与扩展，

提高结构件的疲劳寿命
［１］
，具有效果显著、应用

范围广等特点
［２］
。喷丸工艺参数的选取决定了

材料表面残余应力的分布形式与分布状态，对受

喷件的疲劳寿命有至关重要的影响。然而喷丸参

数的确定依赖于大量的喷丸试验，试验周期长、成

本高，且喷丸效果与试验者的经验密切相关，与此

相比较，喷丸仿真可以模拟各工况参数下的喷丸

强化过程，用时短，成本低，是研究喷丸强化机理

与喷丸效果的主要手段。

为研究喷丸参数对工件表面完整性参数的影

响规律，国内外学者建立了不同的喷丸模型，进行

过大量的仿真研究。Ｍｏｒｉ等［３］
基于有限元方法

进行了喷丸残余应力场的研究，较早建立了喷丸

仿真模型。Ｇｕａｇｌｉａｎｏ［４］研究了喷丸强度的拟合关
系式。Ｍｅｇｕｉｄ等［５８］

建立了不同的单弹丸撞击模

型，包括四分之一模型、轴对称模型等，研究了不

同喷丸参数对不同材料表面完整性参数的影响规

律。在此基础上发展出了在空间按一定位置分布

的阵列弹丸模型
［９１２］
，通过控制弹丸的位置分布

与数量来提高覆盖率。国内夏明莉等
［１３］
也对

ＴＣ４喷丸试验进行了研究。
总体来说，国内外对喷丸仿真进行了大量的

研究，但研究对象以钢材料为主，针对航空用钛合

金材料的喷丸仿真研究相对较少，且建立的仿真

模型以单弹丸模型与阵列弹丸模型为主，忽略了

真实喷丸过程中弹丸位置的随机特性，无法准确

计算覆盖率，影响了仿真的效果与真实性。

为了解决现有喷丸模型中弹丸位置数量固

定、喷丸覆盖率无法精确计算的问题，本文基于

ＡＢＡＱＵＳ二次开发手段对航空常用材料 ＴＣ４进
行喷丸强化模拟，建立弹丸空间位置随机分布、弹

丸数量与喷丸覆盖率相关的多弹丸模型，并通过

喷丸试验验证有限元模型的合理性。在此基础

上，研究了主要喷丸参数对 ＴＣ４表面残余应力分

qwqw
新建图章
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布及表面粗糙度的影响规律，对 ＴＣ４喷丸工艺的
制定具有一定的指导意义。

１　喷丸有限元模型

本文研究对象为 ＴＣ４（Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ），弹丸为钢丝
切丸，在仿真过程中，由于主要的研究对象为受喷

材料（即钛合金板材），且实际喷丸过程中弹丸的

硬度、强度都要远高于目标板材，因此为提高运算

效率，在仿真中将弹丸定义成刚体，材料为碳钢。

受喷板材与弹丸材料的基本材料参数如表 １
所示。

在喷丸过程中，材料表层会发生高速塑性变

形，材料的屈服应力和屈服极限在不同的应变速

率下将发生改变，因而 ＴＣ４材料的塑性参数采用
ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ［１４］模型（在材料定义时选择 Ｒａｔｅｄｅ
ｐｅｎｄｅｎｔ）。该模型适用于大多数发生高应变速率
变形的材料，材料的屈服极限表示为

δ＝（Ａ＋Ｂεｎ）（１＋Ｃｌｎε）（１－Ｔｍ） （１）
式中：δ为材料屈服极限；Ａ为材料屈服应力；Ｂ为
材料应变幂指系数；ε为材料等效塑性应变；ｎ为
应变硬化指数；Ｃ为应变率敏感系数；ε为应变
影响因子；Ｔ为温度影响因子；ｍ为温度敏感性
系数。同时在 ＡＢＡＱＵＳ中还需要设置材料熔点
和参考温度（一般取室温），其他参数见表 ２［１５］，
其中，ε０为参考应变率。

考虑到计算时长，同时喷丸残余应力影响层

深一般在 １ｍｍ之内，ＴＣ４板料模型尺寸取为
１．５ｍｍ×１．５ｍｍ×１ｍｍ。设定钛合金板材单元

表 １　基本材料参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 ＴＣ４ 弹丸

密度／（ｔ·ｍｍ－３） ４．４２８×１０－９ ７．８×１０－９

弹性模量／ＧＰａ １１０ ２００

泊松比 ０．３４２ ０．３

屈服强度／ＧＰａ １．０９８

抗拉强度／ＧＰａ １．０９２

表 ２　ＴＣ４材料本构模型参数［１５］

Ｔａｂｌｅ２　ＴＣ４ｍａｔｅｒｉａｌｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［１５］

参数 数值

Ａ／ＭＰａ １０９８

Ｂ／ＭＰａ １０９２

ｎ ０．９３

ｍ １．１

熔点／Ｋ １８７８

参考温度／Ｋ ２９８

Ｃ ０．０１４
ε０ １

为 Ｃ３Ｄ８Ｒ，在喷丸影响区采用局部细化网格方式
划分单元，且网格尺寸小于丸粒直径的 １／１０；弹
丸单元类型为 Ｃ３Ｄ４。设置弹丸与板表面之间的
摩擦模型为罚函数摩擦模型，摩擦系数取为０．１，
设置好边界条件与约束，改变弹丸的直径、速度与

喷丸覆盖率等参数，在 ＡＢＡＱＵＳ中运用 Ｄｙｎａｍｉｃ
Ｅｘｐｌｉｃｉｔ分析步求解模拟弹丸对板材表面的撞击
过程，求解时间设置为５×１０－４ｓ。之后，将弹丸撞
击脱离后的动态显式输出结果导入到ＡＢＡＱＵＳ／
Ｓｔａｎｄａｒｄ隐式求解器中得到稳态结果。

后处理的研究对象主要是残余应力与表面粗

糙度。根据粗糙度 Ｒａ的定义，Ｒａ为轮廓偏距绝
对值的算术平均值，若撞击后材料表面层节点 ｉ
沿层深方向的坐标值为 Ｕｉ，则粗糙度 Ｒａ可表
示为

Ｒａ＝∑
ｎｕｍ

ｉ＝１
Ｕｉ－∑

ｎｕｍ

ｉ＝１
Ｕｉ／ｎｕｍ ｎｕｍ （２）

式中：ｎｕｍ为喷丸区表面节点总数；ｉ为节点编
号；Ｕｉ为节点 ｉ沿层深方向的坐标值。

每个节点的应力值可通过 Ｐｙｔｈｏｎ编写的后
处理程序提取。根据以上方法最终可以得到材料

表面粗糙度数值与喷丸影响区每一层单元体的残

余应力均值。

２　弹丸位置随机化的实现

在实际喷丸过程中，弹丸的空间位置在喷射

路径上是具有随机性的，随机分布的弹丸在高速

运动下组成了丸粒流对工件表面进行冲击。在以

往关于喷丸仿真的文献中，绝大部分研究忽略了

这种位置随机性，而人为设定弹丸流在工件表面

上方规则分布，使得材料表面在经喷丸后撞击产

生的凹坑位置具有一定的规律性，这与事实情况

是相悖的，进一步影响了仿真结果的准确性。为

解决这一问题，本文基于 Ｐｙｔｈｏｎ生成了空间弹丸
球心随机坐标，使弹丸在 ＴＣ４板件碰撞研究区域
正上方随机分布且互不干涉。任一弹丸的球心坐

标 （ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ）满足以下关系：
ｘｍｉｎ≤ ｘｉ≤ ｘｍａｘ
ｙｍｉｎ≤ ｙｉ≤ ｙｍａｘ
ｚｍｉｎ≤ ｚｉ≤ ｚ

{
ｍａｘ

（３）

式中：（ｘｍｉｎ，ｙｍｉｎ，ｚｍｉｎ）、（ｘｍａｘ，ｙｍａｘ，ｚｍａｘ）为弹丸的空
间分布范围，即 ＴＣ４板材丸粒中心分布区的正上
方范围。

任意两弹丸球心（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ）、（ｘｎ，ｙｎ，ｚｎ）之间
的距离满足以下关系：
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（ｘｉ－ｘｎ）
２＋（ｙｉ－ｙｎ）

２＋（ｚｉ－ｚｎ）
２≥ Ｄ２ （４）

式中：Ｄ为弹丸直径。
采用 ｒａｎｄｏｍ．ｕｎｉｆｏｒｍ（）函数获得板材丸粒中

心分布区正上方空间的随机弹丸球心坐标点，通

过嵌套循环程序对任意两弹丸之间的距离进行判

断，以确保任意两弹丸之间没有干涉现象。程序

流程如图１所示，图 ２为生成的空间随机分布多
弹丸模型。

图 １　弹丸位置随机坐标生成流程

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｒａｎｄｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔ

图 ２　空间随机分布多弹丸模型

Ｆｉｇ．２　Ｓｐａｔｉａｌｌｙｒａｎｄｏｍｉｚｅｄｍｕｌｔｉｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｍｏｄｅｌ

３　喷丸覆盖率计算

喷丸覆盖率指材料表面喷丸弹坑所占面积之

和与零件表面总面积的比值。在以往的文献中，

绝大部分研究通过增加固定数量的弹丸来改变覆

盖率，这种方式无法定量地给出覆盖率的具体数

值大小，且在弹丸直径改变时，弹丸数量一定的情

况下喷丸覆盖率会发生变化，以往的研究中往往

忽略了这种变化，对仿真结果产生了影响。

本文在有限元仿真模型的基础上基于 Ｐｙｔｈｏｎ
语言编写了覆盖率计算子程序，针对不同弹丸直

径与弹坑直径计算喷丸覆盖率，以确定不同覆盖

率下所需要的弹丸个数。在对覆盖率计算之前，

首先需要计算单个弹坑的直径 ２ａｐ。通过建立单
弹丸的撞击模型，改变弹丸速度与直径，得到不同

初始条件下板材撞击区域沿层深方向的位移，提

取计算结果中的弹坑节点位移曲线，并将沿层深

方向位移为零的两点距离取为弹坑直径的大小，

如图３所示。
在得到单弹丸撞击弹坑直径 ２ａｐ后，为计算

喷丸覆盖率，将 ＴＣ４板材喷丸影响区表面分别沿
ｘ方向和 ｙ方向等分，生成 Ｎｘ与 Ｎｙ个节点，则共
生成 Ｎｔ＝Ｎｘ×Ｎｙ个节点之后计算每个节点到所
有弹丸球心的距离 Ｓ，其中弹丸球心坐标由第 ２
节中的程序生成，若对所有 Ｓ都存在 Ｓ＞ａｐ，则该
节点处在未喷区域，如图 ４所示。将所有处于未
喷区域的节点个数记为Ｍ，则覆盖率Ｃｏｖ＝（１－Ｍ／
Ｎｔ）×１００％。开发的Ｐｙｔｈｏｎ程序流程如图５所示。

在实际的喷丸强化过程中，若所形成的弹

图 ３　弹坑直径提取方法

Ｆｉｇ．３　Ｃｒａｔｅｒｄｉａｍｅｔｅｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图 ４　喷丸覆盖率计算

Ｆｉｇ．４　Ｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｃｏｖｅｒａｇｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ
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坑面积占试样待喷区域总面积的 ９８％以上，就可
以认为覆盖率达到 １００％［１２］

。因此，在本文中，

以覆盖率达到 ９８％时的弹丸个数 Ｚ为基准，
２００％覆盖率时所需弹丸个数则为 ２Ｚ，以此类推。
不同工况下的弹坑半径及覆盖率达到 ９８％时所
需的弹丸个数如表３所示。

图 ５　喷丸覆盖率计算流程

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｃｏｖｅｒａｇｅ

表 ３　不同喷丸工况下达到 ９８％覆盖率时所需弹丸个数

Ｔａｂｌｅ３　Ｎｕｍｂｅｒｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓｒｅｑｕｉｒｅｄｔｏａｃｈｉｅｖｅ９８％

ｃｏｖｅｒａｇｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

工况

弹丸粒度／ｍｍ
弹丸速度／
（ｍ·ｓ－１）

弹坑半径

ａｐ／ｍｍ

覆盖率达到９８％
以上时所需

弹丸个数

０．３ ６５ ０．０８４ １１０

０．４ ６５ ０．１０１ ９０

０．５ ６５ ０．１３５ ６５

０．６ ６５ ０．１５２ ４５

０．７ ６５ ０．１６９ ３０

０．５ ７０ ０．１３５ ６５

０．５ ７５ ０．１３５ ６５

０．５ ８０ ０．１３５ ６５

０．５ ８５ ０．１３５ ６５

４　仿真算例及结果分析

影响喷丸效果的因素有很多，在实际喷丸过

程中，喷丸强度由喷丸压力、丸粒牌号、丸粒流量

等因素共同作用，在丸粒流量一定的情况下，主要

通过调节喷丸压力与喷丸时间来达到控制表面质

量的目的。对于航空结构件来说，由于大部分属

于薄壁件，为使表面形成理想的残余压应力层，同

时表面粗糙度不过分增大，喷丸参数需要进行严

格地选取。同时，在喷丸强度一定的情况下，需要

严格控制喷丸时间防止过喷。基于建立的仿真分

析模型，本文研究了不同喷丸参数（弹丸速度、弹

丸粒度、喷丸覆盖率）对 ＴＣ４钛合金表面强化特
征参数（残余应力与表面粗糙度）的影响规律。

图６为弹丸速度 ６５ｍ／ｓ、弹丸粒度 ０．４ｍｍ、喷丸
覆盖率１００％条件下的仿真结果云图。

１）弹丸速度对表面强化特征参数的影响
弹丸速度是对喷丸强度影响最直接的因素。

为研究不同弹丸速度对 ＴＣ４材料表面残余应力
场的影响规律，取弹丸直径为 ０．５ｍｍ，喷丸覆盖
率为１００％，分别模拟 ６５、７０、７５、８０、８５ｍ／ｓ弹丸
速度下的撞击情况。为了考虑喷丸后残余应力的

均化过程，将撞击过程的动态显式输出结果导入

到隐式求解器中得到稳态结果，得到沿层深的残

余应力分布与不同喷丸速度下表面粗糙度，如

图７与图８所示。

图 ６　喷丸仿真结果云图

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ７　不同弹丸速度对残余应力场的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｏｎ

ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄ
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　第 ９期 王延忠，等：ＴＣ４喷丸强化仿真与试验

图 ８　不同弹丸速度对材料表面粗糙度与最大

残余压应力的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｏｎｍａｔｅｒｉａｌ

ｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓａｎｄｍａｘｉｍｕｍｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｔｒｅｓｓ

由图７可以看出，在 ６５～８５ｍ／ｓ的范围内，
随着弹丸速度的增大，残余压应力层深增大，由

６５ｍ／ｓ时的 １６７μｍ增至 ８５ｍ／ｓ时的 ２００μｍ，增
幅为 １９．８％。由图 ８可以看到，弹丸速度从
６５ｍ／ｓ增加至 ７５ｍ／ｓ范围内，最大残余压应力从
－８５４．５２７ＭＰａ上升到 －８８１．１６４ＭＰａ，增幅为
３．１２％，但之后随着弹丸速度的增加，最大残余压
应力值开始下降。另一方面，表面粗糙度数值显

著增加（见图 ８），从 ６５ｍ／ｓ下的 ２．９７μｍ到
８５ｍ／ｓ下的 ３．４７μｍ，增加了 １６．８％。原因在于
参与撞击的弹丸个数一定的情况下，速度越大，单

个弹丸所带有的能量也就越大，撞击形成的凹坑

深度也就越大，表面粗糙度也就随之增大。可见，

弹丸速度增大可以显著增加残余压应力层深，但

总体来说，弹丸速度增加对残余应力分布带来的

增益影响相比表面质量的恶化来说并不显著，这

对提高材料的疲劳寿命是非常不利的。在实际的

喷丸过程中，在保证材料表面残余应力指标的前

提下，应该严格控制喷丸强度（速度），防止由于

喷丸速度过大带来的粗糙度增大、表面质量恶化、

应力集中系数提高，反而减小受喷结构件的疲劳

寿命。

２）弹丸粒度对表面强化特征参数的影响
弹丸尺寸也对喷丸强度有着至关重要的影

响。为研究不同弹丸粒度对 ＴＣ４材料表面强化
特征参数的影响规律，取弹丸速度为６５ｍ／ｓ，喷丸
覆盖率为 １００％，分别模拟 ０．３、０．４、０．５、０．６、
０．７ｍｍ弹丸粒度的撞击情况，得到不同弹丸粒度
下的残余应力场分布情况与表面粗糙度，如图 ９
和图１０所示。

由图９可以看出，当弹丸粒度由０．３ｍｍ增加

图 ９　不同弹丸粒度对残余应力场的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｓｏｎ

ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄ

图 １０　不同弹丸粒度对材料表面粗糙度与最大

残余压应力的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｓｏｎ

ｍａｔｅｒｉａｌｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓａｎｄｍａｘｉｍｕｍｒｅｓｉｄｕａｌ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｔｒｅｓｓ

至０．７ｍｍ时，残余压应力层深由 ６７μｍ增加至
２６７μｍ，增幅显著，但同时材料次表层以下残余拉
应力值显著增大。由图１０可以看到，随着弹丸粒
度的增大，残余压应力最大值由 －６４２．６２８ＭＰａ
增加 至 －９２８．２９３ＭＰａ，但 当 弹 丸 粒 度 超 过
０．６ｍｍ时，残余应力最大值变化并不明显，同时
ＴＣ４材料表面粗糙度随着弹丸粒度的增大而增
大，且当弹丸粒度大于 ０．５ｍｍ时，表面粗糙度
的增大趋势更为明显。可见，在一定范围内，弹

丸粒度的增大有利于改善残余应力场的分布，

提高残余压应力的层深，增大最大残余压应力

值，但当弹丸粒度达到一定值（０．５ｍｍ）时，其值
的继续增大一方面对残余压应力层深与最大残

余压应力的提高不明显，另一方面材料表面粗

糙度也急剧增大，这对材料的抗疲劳性能是非

常不利的。
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３）喷丸覆盖率对表面强化特征参数的影响
喷丸覆盖率属于喷丸参数之一，喷丸覆盖率

过低时，材料表面由于受喷不均匀容易产生残余

拉应力，影响材料的疲劳寿命；另一方面，当喷丸

覆盖率过高时，会增加喷丸时间，降低喷丸效率，

同时对于各类航空薄壁件来说，喷丸覆盖率过大

可能会造成表面的微变形，改变几何参数，影响工

作效率。因此，喷丸覆盖率参数的控制对于喷丸

效果具有重要意义。为研究喷丸覆盖率参数对

ＴＣ４材料表面强化特征参数的影响规律，取弹丸
速度为 ６５ｍ／ｓ，弹丸粒度为 ０．５ｍｍ，分别模拟
１００％、１５０％、２００％、２５０％和 ３００％喷丸覆盖率
下的撞击情况。在喷丸仿真之前，首先需要通过

子程序确定不同喷丸覆盖率下所需生成的弹丸个

数，如在弹丸速度６５ｍ／ｓ、弹丸粒度０．５ｍｍ下，达
到１００％喷丸覆盖率所需的弹丸个数为 ６５，因此
达到 １５０％、２００％、２５０％、３００％喷丸覆盖率所需
的弹丸个数分别为 ９８、１３０、１６５与 １９５。得到不
同喷丸覆盖率参数下的残余应力场分布情况与表

面粗糙度，如图１１和图１２所示。

图 １１　不同喷丸覆盖率对残余应力场的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｃｏｖｅｒａｇｅｏｎ

ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄ

图 １２　不同喷丸覆盖率对材料表面粗糙度与最大

残余压应力的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｅｅｎｉｎｇｃｏｖｅｒａｇｅｏｎｍａｔｅｒｉａｌ

ｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓａｎｄｍａｘｉｍｕｍｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｓｔｒｅｓｓ

由图１１可以看到，当喷丸覆盖率由 １００％增
加到２５０％时，残余压应力层深度逐渐变大但变
化不明显。由图１２可以看到，最大残余压应力值
由１００％喷丸覆盖率时的 －８６５．５６９ＭＰａ上升至
２５０％喷丸覆盖率时的 －９７０．４１ＭＰａ，之后甚至略
有下降。总体来说，喷丸覆盖率的变化对残余应

力场的影响体现在一定范围以内，当超过该范围

时影响并不显著。究其原因，当喷丸覆盖率超过

一定值时，材料表层组织经过了充分撞击，并发生

硬化现象，之后随着喷丸覆盖率的增加，弹丸的撞

击不足以使材料产生更为剧烈的塑性变形，使得

材料的残余应力分布特征基本保持不变，残余压

应力层深及最大残余压应力值维持稳定，这与喷

丸表面纳米化相关研究中当喷丸时间增加到一定

值时，“变形层深度增加变缓而最终趋于稳

定”
［１６］
的试验现象是一致的。同时由图 １２可以

看到，材料表面粗糙度随着喷丸覆盖率的增大而

增大，这是由于随着残余撞击弹丸数量的增多，材

料表面凹坑增多，表面粗糙度也就随之增大；但当

喷丸覆盖率增大到一定程度（２５０％以上）时，表
面粗糙度反而开始减小，原因在于当参与撞击的

弹丸个数达到一定值时，材料表面的凹坑数量不

再发生明显变化，但凹坑边缘的“凸起”在撞击作

用下变得相对“平缓”，表面粗糙度反而减小。在

实际的喷丸过程中，在一定范围内喷丸覆盖率的

提高 会 增 大 材 料 表 面 粗 糙 度，超 出 该 范 围

（２５０％）后尽管材料表面粗糙度会出现一定程度
的减小，但考虑到时间成本的提高及喷丸效率的

下降，同时最大残余压应力值增幅不大且残余压

应力层深基本保持稳定，因此喷丸覆盖率应该严

格控制在１００％ ～２００％之间。

５　喷丸分析模型试验验证

为了验证第 １节所建立的喷丸分析模型，本
节进行了 ＴＣ４喷丸试验，对喷丸后样件进行了残
余应力测量与表面粗糙度测量，并与仿真结果进

行了对比。

实际喷丸过程中的工艺参数主要有喷射压力

ｐｓ与弹丸流量 ｍ，弹丸粒度 Ｄｓ由所用的弹丸牌号
确定。弹丸速度 Ｖｓ与喷射压力 ｐｓ、弹丸流量、弹

丸直径 Ｄｓ之间具有如下转换关系
［１７］
：

Ｖｓ ＝１．５５
１６．３５ｐｓ
１．５３ｍ＋ｐｓ

＋
２９．５ｐｓ

０．５９８Ｄｓ＋ｐｓ
＋４．８３ｐｓ

（５）
喷丸试验采用的是 ＲＯＳＬＥＲ气动式喷丸机。
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　第 ９期 王延忠，等：ＴＣ４喷丸强化仿真与试验

喷丸设备如图１３所示。受喷ＴＣ４试样如图１４所
示，且仅对试样中间 ４０ｍｍ进行喷丸处理。试验
所用弹丸牌号为 ＣＷ１４，喷丸工艺参数设置为
２．５ｂａｒ（１ＭＰａ＝１０ｂａｒ），流量为３ｋｇ／ｍｉｎ，经过计
算此时对应的弹丸速度为 ７０ｍ／ｓ，因此将此工况
下的试样残余应力检测结果与弹丸速度 ７０ｍ／ｓ、
弹丸粒度０．３６ｍｍ、喷丸覆盖率１００％的仿真结果
进行对比。

为验证喷丸有限元模型的可行性，首先对一

喷丸后试样进行 ｘ方向残余应力测量。检测电压
为２０ｋＶ，电流为 ４ｍＡ，靶材／射线为 Ｖ靶材Ｋα
射线，衍射角度为 １３９．７°，１０３晶面，曝光时间为
４０ｓ，回摆角度为 －１８°～１８°。在测量过程中，为
获得试样沿层深的残余应力分布，需对试样进行

电解剥层，单次的剥层深度由电解时间控制，之后

利用千分表记录剥层深度，最终达到逐层抛光、逐

层测量残余应力的目的。残余应力测量设备如

图１５所示。
对比结果如图 １６所示。对比试验与仿真结

果可以看到，仿真与试验得到的残余应力分布曲

线具有相同的变化趋势，即从表面开始沿层深的

残余压应力值先增大后减小，且都在距表层约

图 １３　ＲＯＳＬＥＲ喷丸机

Ｆｉｇ．１３　ＲＯＳＬＥＲｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ

图 １４　ＴＣ４试样

Ｆｉｇ．１４　ＴＣ４ｓａｍｐｌｅ

图 １５　ＰｒｏｔｏｉＸＲＤ型 Ｘ射线衍射仪

Ｆｉｇ．１５　ＰｒｏｔｏｉＸＲＤＸｒａｙｄｉｆｆｒａｃｔｏｍｅｔｅｒ

３０μｍ处达到最大；在残余应力影响层深方面，在
２６０μｍ处的残余应力仿真值为 －４０．１５７ＭＰａ，试
验值为 －３２．２２ＭＰａ，可以认为在 ２６０μｍ处实际
试样与仿真模型都达到了喷丸最大影响层深；同

时可以看到，经喷丸工序后的样件残余应力试验

测量值相比仿真值偏低，原因可能在于实际试验

试样在制备过程中内部残留了残余拉应力，对喷

丸效果起到了一定的抵消作用。

表面粗糙度的测量采用 ＶＨＸ６０００超景深显
微镜如图 １７所示，测量标准为 ＧＢ／Ｔ１０３１—
２００９［１８］，取样长度为２．５ｍｍ，评定长度为１２．５ｍｍ。
最终测量值 Ｒａ＝２．８９，仿真值 Ｒａ＝３．１６，误差为
９．３４％。

图 １６　残余应力场试验值与仿真值对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｓａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｖａｌｕｅｓｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｆｉｅｌｄ

图 １７　ＶＨＸ６０００超景深显微镜

Ｆｉｇ．１７　ＶＨＸ６０００ｕｌｔｒａｄｅｐｔｈｏｆｆｉｅｌｄｍｉｃｒｏｓｃｏｐｅ

总体来说，仿真与试验残余压应力场具有相

同变化趋势，且最大误差在 ２５％之内，表面粗糙
度仿真值相比实际值误差在 １０％以内。因此，可
以认为本文建立的空间随机分布弹丸有限元模型

很好地模拟了 ＴＣ４的实际被喷过程。

６　结　论

本文基于 ＡＢＡＱＵＳ二次开发建立了空间位
置随机分布、与喷丸覆盖率相关的多弹丸喷丸模

型，研究了不同喷丸参数对 ＴＣ４材料表面残余应

９２７１
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力分布及表面粗糙度的影响规律，并开展相关

ＴＣ４试样喷丸试验，得到以下结论：
１）经喷丸试验的 ＴＣ４试样相比仿真结果具

有相同的沿层深残余应力变化趋势，且同一深度

的残余压应力最大误差不超过 ２５％，粗糙度误差
不超过１０％，验证了本文所建立的喷丸有限元仿
真模型预测残余应力分布及表面粗糙度的可行

性；除了 ＴＣ４外，也可以将该模型推广到其他金
属材料的喷丸仿真中。另一方面，ＴＣ４喷丸试验
残余应力的测试结果相比仿真结果偏小，究其原

因可能在于试样在加工过程中形成的残余拉应力

还有残留，抵消了部分喷丸效果；而表面粗糙度的

仿真值相比试验所得偏大，原因可能在于仿真模

型中的弹丸为刚体，撞击的动能完全转化为了材

料表面的变形能，使得表面粗糙度更大。

２）弹丸速度增加，残余压应力层深随之增
大，最大残余压应力也随之增大，但最大残余压应

力的增幅并不明显，同时材料表面粗糙度却急剧

增大；弹丸粒度的增加对提高残余压应力层深及

最大残余压应力值具有非常明显的作用，但当弹

丸粒度超过一定值时，增幅放缓，且材料表面粗糙

度急剧增大；喷丸覆盖率提高，残余压应力层深及

最大残余压应力值变化波动不大，表面粗糙度呈

现先增大后趋于稳定。

３）对于弹丸速度、弹丸粒度与喷丸覆盖率
３个参数，弹丸粒度对于 ＴＣ４材料残余压应力分
布的影响最为显著，弹丸速度次之，喷丸覆盖率对

残余压应力层深及最大残余压应力值影响最小，

但另一方面，弹丸粒度的变化会对材料表面粗糙

度产生非常显著的影响，基于此，在喷丸过程中，

为得到理想的残余应力分布同时保证工件表面质

量，应首先选取合适牌号的弹丸，在此基础上调整

喷丸压力。同时，为保证工件的表面质量，喷丸覆

盖率宜控制在１００％ ～２００％之间。
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［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，３１（８）：１３４９１３５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］鲁世红，何宁．ＴＣ４钛合金动态本构模型与高速切削有限元

模拟［Ｊ］．兵器材料科学与工程，２００９，３２（１）：５９．

ＬＵＳＨ，ＨＥＮ．ＤｙｎａｍｉｃｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅｍｏｄｅｌｏｆＴＣ４ａｌｌｏｙｍａｔｅｒｉ

ａｌａｎｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｈｉｇｈｓｐｅｅｄｃｕｔｔｉｎｇ

［Ｊ］．ＯｒｄｎａｎｃｅＭａｔｅｒｉａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００９，３２

（１）：５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ ＬＥＵＳＥＤ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｍａｔｅｒｉａｌｍｏｄｅｌｓｆｏｒ

Ｔｉ６ＡＩ４Ｖａｎｄ２０２Ｔ３ａｌｕｍｉｎｕｍ：ＤＯＴ／ＦＡＡ／ＡＲ００／２５［Ｒ］．

Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＦＡＡ，２０００．

［１６］温爱玲，陈春焕，郑德有，等．高能喷丸表面纳米化对工业纯

钛组织性能的影响［Ｊ］．表面技术，２００３，３２（３）：１６１８．

ＷＥＮＡＬ，ＣＨＥＮＣＨ，ＺＨＥＮＤＹ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｕｒｆａｃｅ

ｎａｎｏｃｒｙｓｔａｌｌｉｚａｔｉｏｎｉｎｄｕｃｅｄｂｙｈｉｇｈｅｎｅｒｇｙｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｏｎ

ｃｏｍｍｅｒｃｉａｌｐｕｒｅｔｉｔａｎｉｃｕｍ［Ｊ］．ＳｕｒｆａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００３，３２

（３）：１６１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］吕鹤婷．喷丸对疲劳寿命影响的数值模拟研究［Ｄ］．济南：
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　第 ９期 王延忠，等：ＴＣ４喷丸强化仿真与试验

山东大学，２０１６：１９．

ＬＶＨＴ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｈｏｔｐｅｅ

ｎｉｎｇｏｎｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅ［Ｄ］．Ｊｉｎａｎ：ＳｈａｎｇｄｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６：１９

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］全国产品尺寸和几何技术规范标准化技术委员会．产品几

何技术规范（ＧＰＳ）表面结构 轮廓法 表面粗糙度参数及其

数值：ＧＢ／Ｔ１０３１—２００９［Ｓ］．北京：中国标准出版社，２００９：

１５．

ＮａｔｉｏｎａｌＴｅｃｈｎｉｃａｌＣｏｍｍｉｔｔｅｅｆｏｒＰｒｏｄｕｃｔＤｉｍｅｎｓｉｏｎｓａｎｄＧｅｏ

ｍｅｔｒｉｃ Ｓｐｅｃｉｆｉｃａｔｉｏｎｓ． Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌ ｐｒｏｄｕｃｔ ｓｐｅｃｉｆｉｃａｔｉｏｎｓ

（ＧＰＳ）Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｘｔｕｒｅ：ＰｒｏｆｉｌｅｍｅｔｈｏｄＳｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓｐａ

ｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅｉｒｖａｌｕｅｓ：ＧＢ／Ｔ１０３１—２００９［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｃｈｉ

ｎａＳｔａｎｄａｒｄＰｒｅｓｓ，２００９：１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王延忠　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机械传

动、摩擦润滑。

李菲　男，硕士研究生。主要研究方向：表面强化。

陈燕燕　女，博士。主要研究方向：抗疲劳加工。

ＴＣ４ｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ
ＷＡＮＧＹａｎｚｈｏｎｇ１，ＬＩＦｅｉ１，ＣＨＥＮＹａｎｙａｎ１，，ＺＨＡＮＧＹａｐｉｎｇ１，ＷＵＺｅｇａｎｇ２，ＷＡＮＧＣｈｅｎｇ３

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡＥＣＣＨａｒｂｉｎＤｏｎｇａｎＥｎｇｉｎｅＣｏ．，Ｌｔｄ．，Ｈａｒｂｉｎ１５００６６，Ｃｈｉｎａ；

３．ＣｈｉｎａＮｏｒｔｈＶｅｈｉｃｌｅＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｒｅｓｅａｒｃｈｓｔａｔｕｓｏｎｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｕｄｙｏｆｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ，
ｓｕｃｈａｓｔｈｅｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ’ｒｅｇｕｌａｒａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔａｎｄｔｈｅｐｅｅｎｉｎｇｃｏｖｅｒａｇｅｃａｎｎｏｔｂｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｐｒｅｃｉｓｅｌｙ，ａｆｉｎｉｔｅ
ｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｒａｎｄｏｍｌｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｈｏｔｓｗｈｏｓｅｎｕｍｂｅｒｄｅｐｅｎｄｓｏｎｔｈｅｐｅｅｎｉｎｇｃｏｖｅｒａｇｅｗａｓ
ｓｅｃｏｎｄａｒｉｌｙｄｅｖｅｌｏｐｅｄｗｉｔｈＡＢＡＱＵＳ，ｉｎｗｈｉｃｈａｃｃｕｒａｔｅｎｕｍｂｅｒｏｆｒｅｑｕｉｒｅｄｓｈｏｔｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎ
ｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｅｅｎｉｎｇｃｏｖｅｒａｇｅｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｅｅｎｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｒｅｓｉｄ
ｕａｌｓｔｒｅｓｓａｎｄｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓｏｆＴＣ４ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｍａｔｅｒｉａｌｗａｓｓｔｕｄｉｅｄ．ＴｈｅＴＣ４ｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ，ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｗｅｒｅｃｏｍｐａｒｅｄ
ｗｉｔｈｔｈｏｓｅｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｉｅｄｔｈｅｒｅａｓｏｎａｂｌｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄ
ｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓｂｙｔｈｅｍｏｄｅｌ，ｗｈｉｃｈｈａｓｃｅｒｔａｉｎｇｕｉｄｉｎｇｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｆｏｒｔｈｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇ
ｐｒｏｃｅｓｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＴＣ４ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ；ｓｈｏｔｐｅｅｎｉｎｇｍｏｄｅｌ；ｒａｎｄｏｍｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ；ｃｏｖｅｒａｇｅ；ｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｍｐｒｅｓ
ｓｉｖｅｓｔｒｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２２０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０４１２０８：３６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４０９．１６０９．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍ （ＪＣＫＹ２０１６２２０Ｃ００２）；ＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔｏｆＢａｓｉｃＰｒｏｄｕｃｔ

（２３７０９９００００００１７０００６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｅｓｔｈｏｕｎｉａｏ＠ｆｏｘｍａｉｌ．ｃｏｍ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１８０９２８；录用日期：２０１９０４２１；网络出版时间：２０１９０５０８１０：００
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０５０６．１４２３．００６．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１８ＴＦＢ１６００７０２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙｉｌｏｎｇｒｅｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：于海洋，张路，任毅龙．基于出行链的电动汽车充电行为影响因素分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：１７３２
１７４０．ＹＵＨＹ，ＺＨＡＮＧＬ，ＲＥＮＹＬ．Ｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌｆａｃｔｏｒｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃｖｅｈｉｃｌｅｃｈａｒｇｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒｂａｓｅｄｏｎｔｒｉｐｃｈａｉｎ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１７３２１７４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０５６６

基于出行链的电动汽车充电行为影响因素分析

于海洋１，２，３，张路１，２，３，任毅龙１，２，３，

（１．北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 车路协同与安全控制北京市

重点实验室，北京 １０００８３；　３．北京航空航天大学 大数据科学与脑机智能高精尖创新中心，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：随着电动汽车的快速发展，大规模电动汽车充电将给电力系统规划和运行
带来不可忽视的影响，研究电动汽车的充电行为及其影响因素，并实时预测潜在的充电行为越

发迫切。基于北京市私家电动汽车的历史车联网数据，引入出行链的概念，综合电动汽车充电

过程和放电过程的数据，从实际出发考虑影响电动汽车充电行为的多种潜在因素，并通过

ｌｏｇｉｓｔｉｃ回归模型分析确定了显著影响充电行为的因素。分别基于单一和多个显著影响因素建
立电动汽车充电行为的预测模型，预测结果表明，基于多个显著影响因素的模型准确率更高，

且对晴天的预测效果更好。研究成果将有助于优化电动汽车的充电行为，进而提高电动汽车

的充电效率。

关　键　词：电动汽车；充电行为；出行链；影响因素；预测模型
中图分类号：Ｕ１２１；Ｕ４６９．７２＋２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７３２０９

　　随着地球上资源的日益贫乏，绿色能源越来
越受到人们的重视，节能环保也成为汽车技术发

展的方向，电动汽车作为新能源汽车的代表，已被

公认为是减少碳排放和解决石油短缺的重要技

术
［１２］
，且发展速度日益加快。但是由于电动汽

车用户需求和行为的不确定性与相互差异，大规

模电动汽车充电具有时间和空间上的随机性、间

歇性、波动性等不确定特点，将给电力系统规划和

运行带来不可忽视的影响
［３４］
。因此，考虑多种

潜在因素的影响，深入分析电动汽车的充电行为，

能够为研究大规模电动汽车接入带来的影响与配

电网优化调度策略打下良好的基础。

当前，国内外学者对电动汽车充电行为的研

究很多。国内研究大多基于传统车辆行驶数据模

拟电动汽车的运行规律，考虑不同情况下充电行

为的差异，分析电动汽车充电负荷的计算方法。

文献［５］考虑电动汽车的空间动态转移特性下充
电行为的差异，预测不同类型电动汽车的空间分

布，并建立具体详细的负荷预测模型。文献［６］
基于居民出行调研统计数据构建出行链，提出一

种涉及电动汽车充电频率的负荷计算方法。文献

［７］利用蒙特卡罗法模拟电动汽车的出行特性，
提出一种考虑气温影响的电动汽车充电负荷计算

方法。文献［８］考虑充电起始时间和日行驶里程
２个影响因素，用蒙特卡罗仿真方法求得电动汽
车功率需求，建立电动汽车功率需求的统计学模

型。文献［９］基于调研数据分析不同类型电动汽
车的充电行为，提出基于蒙特卡罗模拟的电动汽

车充电负荷计算模型。文献［１０］根据北京市机
动车行驶规律，探讨对充电需求的影响因素（用

户行驶开始时间、结束时间和行驶里程），采用蒙

特卡罗法建立通勤用电动汽车充电需求模型。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909005&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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国外对电动汽车充电行为的研究也非常重

视，文献［１１］发现消费者通常选择在晚上充电，
但在高峰期，消费者更有可能使用快速充电桩。

文献［１２］以燃油汽车数据类比电动汽车数据，采
用 Ｌｏｇｉｔ模型进行分析，表明初始电荷状态、充电
时间、起点与充电站的距离对电动汽车的路径选

择有影响。文献［１３］针对私家车 ＧＰＳ数据，考虑
每个停车事件中电池的实际充电状态、停车持续

时间、停车类型和车辆传动系，引入新的随机方法

更精确地预测负荷。文献［１４］基于对私家车
ＧＰＳ行驶数据的统计分析，分析电动汽车在不同
场景下的充电时间分布特性，利用排队论模型预

测电动汽车的负荷需求。文献［１５］采用实际运
营的插入式电动汽车的数据，提出基于回归和时

间序列方法的组合模型，预测电动汽车充电时长。

文献［１６］利用 ３种不同的电动汽车充电数据来
估算电动汽车的潜在电力需求，并模拟其对电网

的影响。文献［１７］基于排队理论分析电动汽车
到站信息，提出电动汽车充电需求的随机模型，对

电动汽车充电负载波动进行实时更清晰的短期预

测。文献［１８］研究电动汽车对低压配电网的影
响，针对２种充电方案进行建模，评估电动汽车对
变压器负载、馈线负载、电压偏差和总系统损耗的

影响。

综上所述，由于缺少真实的电动汽车数据，现

有研究大多采用蒙特卡罗模拟或人工调查的方法

进行分析验证。但是，人工调查数据的准确率较

低，而且数据的样本量不足；而模拟的数据多假定

充电条件，忽视了电动汽车充电行为的自主选择

性，很难反应真实情况，缺乏说服力；少部分采用

的实际数据主要来自于美国的插入式电动汽车，

由于中国交通和充电环境与美国不同，充电行为

特征也是不同的。多数对充电行为的研究只分析

了充电过程，忽略了放电过程对充电行为的影响。

另外，部分考虑充电行为影响因素的文献只考虑

了单一因素的影响，且着重研究电动汽车充电对

于电网等其他问题的影响
［１９２０］

，忽略了这些影响

因素对充电行为本身的影响。

本文从实际出发，根据北京市私家电动汽车

的历史车联网数据，针对电动汽车充电行为不确

定性，引入出行链的概念，以“链”的形式将电动

汽车的时间维、空间维联系在一起，将电动汽车的

充电过程和放电过程构建成一个整体，考虑电动

汽车充电行为的多种潜在影响因素，统筹兼顾天

气、旅程开始时间、出行链时长、出行链距离、旅程

速度、起始电荷状态、上一次出行链状态等，通过

模型确定充电行为的显著影响因素，并基于显著

影响因素对出行链是否充电进行建模和预测。

１　数据准备

本文采用电动汽车车联网数据。由于电动汽

车充电行为与其出行规律紧密相关，为了更全面

地分析电动汽车充电行为，引入出行链的概念。

出行链是指用户为完成某项活动，按照时间顺序

在不同区域间转移的连接形式
［２１］
。本节首先对

车联网数据进行简单描述，然后对数据集进行处

理，得到基于出行链的充电行为数据，最后对充电

行为数据进行总结分析。

１．１　电动汽车数据处理
本文所采用的电动汽车车联网数据由北京市

１３０辆私家电动汽车行驶实况数据构成，共涵盖
约５０００万组行车数据信息，数据时间主要集中
在２０１５年８月，平均每辆车约有 １５ｄ的数据，每
组行车数据平均时间间隔为 １０ｓ；内容主要包括
终端编号、充放电状态、续驶里程、动力电池 ＳＯＣ、
放电电流、经度、纬度、里程和采集时间等。

首先对采集到的行车数据信息进行预处理，

规范数据格式，填补缺失数据，剔除错误信息。然

后根据动力电池电荷状态的变化情况，分别提取

充电数据和放电数据。最后根据数据的结构组成

特点及经验分析，规定车辆停止时间大于 １ｈ，则
本次充放电过程或放电过程结束，实现单次充电

过程和放电过程的识别。

在电动汽车的充放电过程中，上一次放电过

程的结束时间、结束位置、荷电状态等对本次充电

过程的开始时间、充电时长、充电位置等有很大的

影响，因此将充电过程和放电过程结合起来可以

更全面地分析充电行为。由于通常情况下出行链

描述居民从家出发再返回家的一个过程
［２２］
，过程

中包含大量的时间、空间和活动类型信息，而且这

些信息之间是相互联系和相互作用的。基于出行

链的研究更能体现电动汽车充电过程和放电过程

的关联性。

因此接下来通过经纬度在地图上匹配电动汽

车的放电（即行驶）过程，然后根据经验将数据中

晚上使用常规充电的充电地点视为家的所在地，

根据时间和空点连续性对单次放电过程和充电过

程进行匹配，以家为起讫点构建车辆出行链模型。

同时记录单条出行链充电的次数、旅程起始点、总

距离、总时间、旅行速度、起始电池核电量，以及每

次快速充电的起始点、充电时长、充电量等。
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１．２　充电行为数据总结
通过１．１节对电动汽车数据的处理可以看

出，在出行链中的充电过程绝大多数都为快速充

电，剔除 ２条使用常规充电的出行链数据，得到
１２０辆电动汽车的３００２条出行链信息，按快速充
电情况分为以下 ４种：无充电、快速充电 １次、快
速充电 ２次及快速充电 ３次，如表 １所示。可以
看到，发生快速充电行为的出行链远小于无快速

充电行为，说明大部分情况下，电池电量能够满足

旅程所需，用户习惯回到家后使用常规充电方式

充电。

表 １　基于出行链的充电行为分布

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｈａｒｇｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒ

ｂａｓｅｄｏｎｔｒｉｐｃｈａｉｎｓ

充电次数 ０ １ ２ ３

出行链分布 ２３７８ ４１０ １６７ ４７

２　充电行为的潜在影响因素

本文更关心的是不同影响因素所引起的充电

行为本身的差异。目前大多数对充电行为的研究

多设定固定的充电模式或者假设在某个目的地充

电，但实际用户也存在旅程中的充电行为。本文

采用充电出行链频次（即指定情况下或一定时间

内有充电行为的出行链数量）作为统计量，分析

不同潜在影响因素所引起的基于出行链的充电频

次差异情况。

对于充电行为的研究，最先考虑的便是天气

问题，一方面当温度过高或过低时，司机会使用空

调或者暖气，这将增加单位里程耗电量，增加电动

汽车的充电需求。另一方面，遇到雨、雪等恶劣天

气，会影响车辆的行驶速度，进一步影响电动汽车

的充电行为。本文数据均发生在２０１５年 ８月，此
时天气如表２所示。可见，气温差异并不明显，空
调或暖气的使用并无差异，而且只存在部分小雨

天气，未出现恶劣天气，因此天气的影响并不

明显。

表 ２　２０１５年 ８月部分北京天气情况

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｏｍｅｗｅａｔｈｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎ

ＢｅｉｊｉｎｇｉｎＡｕｇｕｓｔ２０１５

日期 最高气温／℃ 最低气温／℃ 天气

２０１５０８０１ ３１ ２３ 阴转小到中雨

２０１５０８０２ ３０ ２３ 多云转阴

２０１５０８０３ ３０ ２３ 阵雨转多云

２０１５０８０４ ３３ ２２ 晴转多云

２０１５０８０５ ３２ ２２ 多云转雷阵雨

２０１５０８０６ ３１ ２２ 多云

　　用户行驶过程中是否会充电往往取决于电动
汽车电池现有剩余电量是否足以完成接下来的行

程，起始电池核电量是非常重要的因素。由于本

文所采用车辆充满电时的续航里程均在 １４５～
１５０ｋｍ之间，差异并不大，因此采用电池起始电
荷状态对充电行为进行分析，电池电荷状态简称

ＳＯＣ，主要用来反映电池的剩余容量，其数值上定
义为剩余容量占电池容量的比值。随起始电荷状

态的变化，充电出行链频次分布如图 １所示。可
以看出，起始电荷状态越高，有充电行为的出行链

频次越低。

基于出行链的充电行为研究，旅程开始的时

间被认为是必要的因素，电动汽车用户往往在晚

上出行链结束时，到达住宅区后选择常规充电模

式充电，因此越晚开始的旅程，中途选择快速充电

的可能性越小。图 ２显示了一天 ２４个时段出行
的电动汽车充电频次变化情况。可以看出，上午

开始的出行链充电的可能性更大。

在研究车辆充电行为时，出行链距离和时长

的影响也很重要。对于出行链距离，以５０ｋｍ为

图 １　起始电荷状态的影响

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｏｆｃｈａｒｇｅ

图 ２　旅程开始时间的影响

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｊｏｕｒｎｅｙｓｔａｒｔｔｉｍｅ
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出行链距离区间，计算出每个距离区间内的充电

出行链频次，如图 ３所示，可以看出，出行链的充
电频次和距离呈线性正相关关系。对于出行链时

长的分析，将有充电行为和无充电行为的数据分

成２个系列，绘制成折线图（见图４）。可以看到，
有充电行为和无充电行为的出行链时长相差较

大，有充电行为的出行链时长相对较大，平均在

３００００～４００００ｓ，而无充电行为的出行链时长平
均在５０００ｓ，相差一个数量级，因此出行链时间越
长，充电的可能性就越大。

在研究车辆里程耗电量时，车辆速度是首先

被考虑的因素，同样，对于出行链的充电行为，旅

程平均速度也是一个重要的影响因素。首先计算

各个出行链的平均速度，然后将平均速度从小到

大归一化到［０，１］，即将最大平均速度视为 １，最
小平均速度视为０，以０．０５为一个区间绘制直方
图（见图５）。可见，不同速度区间的出行链数量
呈正态分布，当平均速度很小时，随着平均速度的

增加，充电的出行链个数随之增加，当平均速度在

０．３０～０．３５时达到最大，之后随着平均速度的增
大，充电的出行链个数越来越少。

图 ３　出行链距离的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｒｉｐｃｈａｉｎｄｉｓｔａｎｃｅ

图 ４　出行链时长的影响

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｒｉｐｃｈａｉｎｄｕｒａｔｉｏｎ

将有充电行为的出行链状态计为 １，无充电
行为的出行链状态计为 ０，则上一次和本次的出
行链的状态组合有：００、０１、１０、１１，将这 ４种组
合的出行链个数占比绘制成如图 ６所示的饼状
图。可以看出，００即上一次和本次出行链均无
充电行为，占 ７７％，这说明大部分私家车用户选
择常规充电模式充电，只有少部分用户使用快速

充电方式；１１即上一次和本次出行链均充电，占
１６％，说明有快速充电习惯的用户下次出行链也
充电的概率更大。

基于上述分析，影响出行链充电行为的潜在

影响因素主要包括天气、旅程开始时间、出行链时

长、出行链距离、旅程速度、起始电荷状态及上一

次出行链状态。

图 ５　旅程速度的影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｊｏｕｒｎｅｙｓｐｅｅｄ

图 ６　上一次出行链状态的影响

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｌａｓｔｔｒｉｐｃｈａｉｎｓｔａｔｅ

３　充电行为的显著影响因素

本文选取 ｌｏｇｉｓｔｉｃ回归模型分析确定充电行

为的显著影响因素，该模型对自变量的分布要求

不高，适用范围广，既能够很好地解决非线性问

题，又可以解决多个自变量的问题，筛选出对因变

量有显著影响的因素。

３．１　ｌｏｇｉｓｔｉｃ回归模型
ｌｏｇｉｓｔｉｃ回归分析是一种广义的线性回归分
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析模型，二元 ｌｏｇｉｓｔｉｃ回归模型则指因变量分为 ２
类，取值０或１。本文研究出行链的充电行为，将
其视为二分类数据，用数字“０”代表没有充电行
为的出行链，并将充电次数为 １、２、３的旅程一起
并称为有充电行为的出行链，用数字“１”代表。
出行链的充电行为模型可以表示为

ｌｏｇｉｓｔ［πｉ］＝ [ｌｂ πｉ
１－π ]

ｉ

＝α^＋β^Ｘｉ （１）

式中：πｉ为第 ｉ条出行链有充电行为的概率，１－

πｉ为第 ｉ条出行链没有充电行为的概率；^α和 β^
分别为采用最大似然估计法得出的有充电行为概

率的截距和系数矩阵；Ｘｉ＝（ｘ１，ｉ，ｘ２，ｉ，…，ｘｋ，ｉ）为影

响第 ｉ条出行链是否充电的各类参数，ｘｋ，ｉ为影响
充电行为的第 ｋ种潜在因素变量。将所有潜在影
响因素变量放入此模型，可以筛选得到显著性水

平在０．０５以下的统计意义显著的参数。
３．２　显著影响因素的确定

对第２节提到的潜在影响因素进行汇总和简
单描述，并将因素变量数字化，如表 ３所示。从
表２可以看到，２０１５年 ８月北京的天气呈现晴、
晴转多云、晴转阴、多云、多云转阴、多云转雷阵

雨、雷阵雨、阴转小到中雨、雷阵雨转中雨、阵雨等

多种情况，为了便于分析，将其划分为晴天和雨

天，视为二分类数据，晴天用 ０表示，雨天用 １表
示。将旅程开始时间按照早晚划分，只取开始时

间对应的小时数，则旅程开始时间被分为 ０１，１
２，…，２３２４等２４个时段。对于出行链的时长，只

表 ３　出行链充电行为的潜在影响因素

Ｔａｂｌｅ３　Ｐｏｔｅｎｔｉａｌｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌｆａｃｔｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇｃｈａｒｇｉｎｇ

ｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｔｒａｖｅｌｃｈａｉｎ

因素变量 描述 取值

天气
目标出行链所在日的

天气情况

分晴雨天，晴天为 ０，雨

天为１

旅程开始时间
目标出行链开始行驶

的时间

２４ｈ制，只取出发对应

的小时数

出行链时长
目标出行链中车辆行

驶的总时长

只计放电过程时间，不

计充电时间

出行链距离
目标出行链中车辆行

驶的总距离

旅程中车辆行驶的距

离，单位 ｋｍ

旅程速度
目标出行链中车辆的

平均行驶速度

出行链距离／时长，不计

充电时间

起始电荷状态
目标出行链开始时电

池的电荷状态

开始时剩余容量／电池

容量，取值０～１００

上一次出行链

状态

目标出行链之前一次

出行链充电行为

取值 ０和 １，１为有充

电，０为无充电

计入旅程放电时间，不计充电时间，并统一换算为

以 ｓ为单位的数据。出行链距离则是整个出行链
中车辆行驶的总距离，以 ｋｍ为单位。旅程速度
为出行链距离与时长的比值，单位统一为 ｋｍ／ｈ，
直接录入速度数据。起始电荷状态在数值上定义

为剩余容量占电池容量的比值，其值的范围在

０～１００之间。上一次出行链状态是指目标出行链
之前一次出行链的充电状态，将其视为二分类数

据，数字 ０表示无充电行为，数字 １表示有充电
行为。

使用 ＳＰＳＳ软件，把表３列出的所有潜在影响
因素变量都放入模型进行回归，为了更好地拟合

模型，根据回归结果剔除影响不显著的因素，保留

显著性水平在 ０．０５以下的统计意义上显著的参
数，各因素的显著性水平如表 ４所示。表中：Ｂ为
回归系数和截距（常数项），可以是负数（负相关

时回归系数出现负值）；ＳＥ为标准误差；Ｗａｌｓ为
卡方值，等于 Ｂ除以其标准误差（ＳＥ）的平方值；
ｄｆ为自由度；Ｐ为显著性；Ｅｘｐ（Ｂ）称为 ＯＲ，等于
Ｂ值的返自然对数。

从表４中可以看出，旅程速度和天气是影响
不显著的因素。旅程速度受用户自身影响较大，

且有距离和时长的比值确定，相对来说对充电行

为的影响并不显著；本文数据均发生在 ２０１５年
８月，天气变化并不明显，只存在晴雨天差别，没
有冰雪等恶劣天气，所以天气的影响并不显著。

旅程开始时间、出行链时长、出行链距离、起

始电荷状态和上一次出行链状态这５个变量达到
显著性水平，且在０．０１水平上显著。不同时段开
始的出行链，途中充电的概率也大不相同，电动汽

车用户往往在晚上出行链结束时，到达住宅区后

选择常规充电模式充电，则出行链越晚开始中途

快速充电的可能性越小。出行链的距离和时长直

接可以判断电动汽车的电量能否完成本次出行

表 ４　基于潜在影响因素的模型分析结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｍｏｄｅｌａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎ

ｐｏｔｅｎｔｉａｌｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌｆａｃｔｏｒｓ

因素变量 Ｂ ＳＥ Ｗａｌｓ ｄｆ Ｐ Ｅｘｐ（Ｂ）

旅程开始时间 ０．０３２ ０．０１７ ３．４８５ １ ＜０．０１ １．０３３

出行链时长 ０ ０ ７６．８４３ １ ＜０．０１ １．０００

出行链距离 ０．０１２ ０．００４ ７．８１７ １ ＜０．０１ １．００４

旅程速度 ０．０４３ ０．０１１ １６．５０９ １ ＞０．０５ １．０４４

起始电荷状态 －０．０５３ ０．００４１６１．１５９ １ ＜０．０１ ０．９４９

上一次出行链

状态
１．２１２ ０．２０４ ３５．３０９ １ ＜０．０１ ３．３５９

天气 ０．３８４ ０．３１０ １．５３０ １ ＞０．０５ １．４６８
常量 －２．６５１ ０．４２８ ３８．４３８ １ ＜０．０１ ０．０７１
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链，出行链的距离和时间越长，电动汽车充电的可

能性越大。电动汽车电池起始电荷状态是否足以

完成接下来的行程，是用户行驶过程中是否会充

电的关键。根据电动汽车用户的规律，有快速充

电习惯的用户会经常途中充电，因此上一次出行

链充电的用户，目标出行链也充电的概率更大。

从回归系数（Ｂ）可以看出，各自变量对因变
量解释的变化方向，起始电荷状态的系数是负数，

说明起始电荷状态越低越容易发生充电行为。综

上，最终保留的显著影响因素为：旅程开始时间、

出行链时长、出行链距离、起始电荷状态和上一次

出行链状态。

４　充电行为预测模型

将３．２节确定的显著影响因素重新输入 ｌｏ
ｇｉｓｔｉｃ回归模型，得到基于显著影响因素的各因素
变量系数，根据系数确定充电行为的预测模型，将

剩余数据集的显著影响因素变量输入充电行为的

预测模型，并对模型实现的预测效果进行验证。

４．１　模型建立
将确定的显著影响因素重新输入 ｌｏｇｉｓｔｉｃ回

归模型，确定各因素变量系数 α^与β^，得到基于显
著影响因素的充电行为回归模型。将式（１）进行
变形，可以得到目标出行链有充电行为的概率计

算方法。

ｐ（Ｙｉ ＝１／Ｘｉ）＝πｉ ＝
ｅｘｐ（^α＋β^Ｘｉ）

１＋ｅｘｐ（^α＋β^Ｘｉ）
（２）

式中：Ｙｉ为第 ｉ条出行链的充电行为。如果车辆 ｉ
有充电行为，则

ｙ＝ｂｏｏｌ（ｐｉ＞０．５） （３）
通过式（３）计算，最终判定 ｐｉ＞０．５为有充电

行为的出行链。

４．２　预测结果
将确定的显著影响因素（旅程开始时间、出

行链时长、出行链距离、起始电荷状态和上一次出

行链状态）的数据重新输入 ｌｏｇｉｓｔｉｃ回归模型，并
经过校正，确定各自变量对因变量的影响强度，得

到基于显著影响因素的充电行为回归模型，具体

结果如表５所示。可以看出，旅程开始时间、出行
链时长、起始电荷状态和上一次出行链状态这

４个变量在０．０１水平上显著，出行链距离的影响
在０．０５水平上显著。

用３．１节得到的回归模型进行 ４．１节的变
形，利用式（２）计算目标出行链有充电行为的概
率，通过布尔函数公式（３）对剩余数据集的出行

链充电行为进行判定，并对预测模型实现效果进

行验证，得到的验证结果如表 ６所示。充电行为
整体的预测准确率达到 ８４．７７％，表示模型对出
行链是否充电的行为识别度较高，预测效果较好。

另外可明显看出，对无充电行为的出行链的识别

率高于有充电行为。

为了比较单一和多个显著影响因素的预测模

型，并将模型结果可视化，本文采用受试者工作特

征曲线作图，该曲线简称 ＲＯＣ曲线，是根据一系
列不同的二分类方式以真阳性率（灵敏度）为纵

坐标，假阳性率（１特异度）为横坐标绘制的曲
线。ＲＯＣ曲线简单、直观，通过图示可观察分析
方法的准确性，并可用肉眼作出判断。单一和多

个显著影响因素的充电行为预测模型结果的

ＲＯＣ曲线如图７所示。结果表明，基于多个显著
影响因素对充电行为预测的准确率更高，通过计

算，基于多显著影响因素的曲线下面积（ＡＵＣ）为
０．８９３，ＡＵＣ较大预测效果较好。

为了比较不同天气、不同情况下预测结果的

差别，对不同情况下的预测结果分别绘制 ＲＯＣ曲
线图，在对２种或２种以上预测情况进行比较时，
以直观地鉴别优劣，靠近左上角的 ＲＯＣ曲线所代
表的预测方法更准确，也可通过分别计算 ＲＯＣ曲
线下的面积（ＡＵＣ）进行比较，ＡＵＣ越大预测效
果越佳。

将预测结果中晴天和雨天 ２种数据划分开，
分别绘制 ＲＯＣ曲线，如图 ８所示。可以看出，
ＲＯＣ曲线相差较大，通过计算得到晴天和雨天的

表 ５　基于显著影响因素的模型分析结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｍｏｄｅｌａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ

ｉｎｆｌｕｅｎｔｉａｌｆａｃｔｏｒｓ

因素变量 Ｂ ＳＥ Ｗａｌｓ ｄｆ Ｐ Ｅｘｐ（Ｂ）

旅程开始时间 ０．０３０ ０．０１８ ２．９１９ １ ＜０．０１ １．０３０
出行链时长 ０ ０ ６９．０１２ １ ＜０．０１ １．０００
出行链距离 ０．０２２ ０．００４ ３８．２００ １ ＜０．０５ １．０２３
起始电荷状态－０．０５２ ０．００４１６３．２１９ １ ＜０．０１ ０．９５７

上一次出行

链状态
１．１２０ ０．２０１ ３１．０７１ １ ＜０．０１ ３．０６５

常量 －１．７０４ ０．３５７ ２２．８２２ １ ＜０．０１ ０．１８２

表 ６　充电行为预测模型验证结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｍｏｄｅｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｃｈａｒｇｉｎｇ

ｂｅｈａｖｉｏｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

有无充电

出行链

实际

个数

预测

个数

预测准确

个数

准确

率／％
预测

误差／％

充电出行链 １２６ １２０ ９２ ７６．６７ ２３．３３

无充电出行链 ２８１ ２８７ ２５３ ８８．１５ １１．８５

整体出行链 ４０７ ４０７ ３４５ ８４．７７ １５．２３
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图 ７　充电行为预测模型的 ＲＯＣ曲线

Ｆｉｇ．７　ＲＯＣｃｕｒｖｅｓｏｆｃｈａｒｇｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

图 ８　不同天气情况下充电行为预测模型的 ＲＯＣ曲线

Ｆｉｇ．８　ＲＯＣｃｕｒｖｅｓｏｆｃｈａｒｇｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｅａｔｈｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ＲＯＣ曲线下面积分别为 ０．９１１和 ０．８０５，进一步
说明该模型对晴天的预测效果更佳。

５　结　论

本文基于出行链理论研究了电动汽车充电行

为的影响因素，通过作图对各潜在影响因素做出

了详细分析，并确定了电动汽车充电行为的显著

影响因素，基于显著影响因素建立预测模型，对电

动汽车的充电行为进行预测和验证。

１）分析了天气、旅程开始时间、出行链时长、
出行链距离、旅程速度、起始电荷状态、上一次出

行链状态对电动汽车充电行为本身的影响。越晚

开始的出行链中途快速充电的可能性越小；出行

链的距离和时间越长，电动汽车充电的可能性越

大；随着旅程速度的增加，充电频次的变化呈正态

分布，电池起始电荷状态越低充电的频次越高；有

快速充电的用户有惯性行为，上一次出行链充电

的用户，目标出行链充电的概率更大。

２）通过 ｌｏｇｉｓｔｉｃ回归模型分析，确定了本文
中电动汽车充电行为的显著影响因素，包括旅程

开始时间、出行链时长、出行链距离、起始电荷状

态和上一次出行链状态。

３）基于显著影响因素建立预测模型，基于多
个影响因素对充电行为预测的准确率达到

８４．７７％；根据天气可以得出不同情况下的预测结
果略有差别，对晴天的预测准确率更高。

本文虽然已经考虑了大多数因素，但由于数

据的局限性，温度、天气、道路等级等因素尚未考

虑；另外本文仅仅对单条出行链是否充电进行了

预测，没有对具体的充电时间、充电时长进行建模

和预测。为使本文提出的预测模型的准确率更

高，接下来可以搜集更全面的数据，并将温度、恶

劣天气、道路等级等因素考虑其中；在此基础上继

续对充电次数、充电时间等进行预测，并进一步对

出行链中的快速充电行为进行建模优化，为更准

确地进行充电负荷预测、充电设施布设、电网规划

建设奠定基础。
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基于有限状态机的交会对接飞行任务规划方法

杨胜，王鑫哲，李蒙

（北京空间技术研制试验中心，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：为实现多约束条件下载人航天器交会对接（ＲＶＤ）飞行任务的快速、准确规
划，提出了一种基于有限状态机（ＦＳＭ）的飞行任务规划方法。通过飞行过程与有限状态机的
映射关系建立图形化任务规划模型，以飞行事件为状态，以测控、光照等约束条件为输入信号，

驱动有限状态机的状态转移，进行模型求解，实现交会对接飞行任务的自动规划。以中国神舟

十号飞行任务中航天员手控交会对接试验为例，进行了规划验证。经对比，规划计算结果与任

务实施结果一致，表明所提方法可以实现交会对接飞行任务的快速、准确规划。

关　键　词：交会对接（ＲＶＤ）；任务规划；有限状态机（ＦＳＭ）；载人航天器；图形化
建模

中图分类号：Ｖ５２９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７４１０６

　　神舟八号、神舟九号、神舟十号与天宫一号交
会对接（ＲｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄＤｏｃｋｉｎｇ，ＲＶＤ）任务的圆
满成功，标志着中国突破和掌握了空间交会对接

技术，成为世界上第 ３个自主掌握空间交会对接
技术的国家

［１］
。空间交会对接是指追踪飞行器

和目标飞行器在同一时间到达轨道上的同一位置

并建立刚性连接形成组合体的过程。载人航天器

交会对接飞行过程由一系列飞行事件组成，飞行

事件的起始时间通常与测控条件、光照条件绑定，

飞行事件之间的时间间隔还需要满足航天员准

备、地面准备等条件。交会对接飞行任务规划就

是以满足飞行时序、测控、光照等多约束条件为目

标，合理安排各个飞行事件的执行时间，其是确保

交会对接任务顺利实施的重要保证
［２］
。

现有的空间任务规划研究主要集中在对地观

测卫星的对地观测任务规划，即根据用户观测需

求和卫星约束条件确定卫星的观测动作和数据传

输动作，主要思路是将规划问题抽象建立数学模

型并精确求解
［３６］
。载人航天器交会对接过程

中，飞行事件与飞行时序、测控、光照等约束条件

强耦合，难以直接采用对地观测任务的规划模型

和算法进行交会对接飞行任务规划，采用有限状

态机（ＦｉｎｉｔｅＳｔａｔｅＭａｃｈｉｎｅ，ＦＳＭ）模型却可以直观
地描述这一过程。

本文提出了一种基于有限状态机的交会对接

飞行任务规划方法，将交会对接飞行事件作为状

态，按照飞行时序建立 Ｍｅａｌｙ型有限状态机模型。
将光照条件、测控条件等作为输入信号，驱动有限

状态机的状态转移，进行模型求解。以神舟十号

与天宫一号载人交会对接任务中航天员手控交会

对接为例验证了本文方法的有效性。

１　交会对接飞行任务规划

载人航天器交会对接飞行过程通常包括远程

交会和近程交会２个阶段。远程交会段通过变轨
缩小两飞行器间的相位差、轨道高度差和轨道面

偏差
［７］
，近程交会段利用交会对接敏感器测量信

息自动控制追踪飞行器逐步接近目标飞行器直至

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909006&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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对接
［８］
，手动控制作为自动控制的备份。近程交

会段由接近、停泊、最后靠拢、对接等不同的飞行

事件组成
［９］
，如图１所示。

载人航天器交会对接过程中，每个飞行事件

均应满足一定的约束条件，主要包括轨道日照角、

阳光抑制角和测控覆盖条件等
［１０１１］

，详见附录 Ａ。
同时，飞行事件还要满足飞行时序要求。通常飞

行事件的顺序是确定的，但关键飞行事件的起始

时间 ｔ与测控条件、光照条件绑定，飞行事件之间
的时间间隔 Δｔ还需要满足航天员操作、地面准备
等条件。因此，交会对接飞行事件与飞行时序、测

控、光照等约束条件强耦合，如图２所示。交会对
接飞行任务规划就是在满足飞行时序、测控、光照

等多约束条件下合理安排各个飞行事件的执行时

间，确保交会对接任务顺利实施。

交会对接飞行任务规划问题本质上是把飞行

事件的起始时间（ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ）和时间间隔（Δｔ１，
Δｔ２，…，Δｔｎ－１）作为规划变量的多目标、多变量、
非线性优化问题，难以采用抽象的数学模型表达。

从图２可以看出，交会对接过程中，当飞行事件的
约束条件满足要求时，将按照飞行时序转入下一

飞行事件，这一过程非常适合采用有限状态机进

行描述。因此，本文提出了一种基于有限状态机

的交会对接飞行任务规划方法。

图 １　交会对接主要阶段

Ｆｉｇ．１　ＭａｉｎｐｈａｓｅｓｏｆＲＶＤ

图 ２　交会对接飞行任务分析

Ｆｉｇ．２　ＡｎａｌｙｓｉｓｏｆＲＶＤｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎ

２　基于有限状态机的规划方法

基于有限状态机的交会对接飞行任务规划主

要包括任务分析、规划模型建立、模型求解和规划

结果输出等４个部分，如图３所示。首先，对交会
对接飞行过程中飞行事件的飞行时序和约束条件

进行分析；然后，建立飞行过程与有限状态机的映

射关系，构建飞行任务规划模型；其次，结合任务

轨道数据，按照设定的起始时间和步长驱动有限

状态机进行状态转移，实现模型求解；最后，以文

本或图形的形式输出规划结果。

图 ３　基于有限状态机的交会对接飞行任务规划过程

Ｆｉｇ．３　ＲＶＤｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

ｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎＦＳＭ

２．１　有限状态机
有限状态机又称有限状态自动机，是表示有

限个状态及其在这些状态之间的转移和动作等行

为的数学模型，广泛应用于计算机、通信、数字逻

辑设计、软件工程等领域
［１２１３］

。在实际应用中，

有限状态机根据是否使用输入信号分为 Ｍｏｏｒｅ型
和 Ｍｅａｌｙ型２类。Ｍｏｏｒｅ型有限状态机的输出信
号仅与现态有关；Ｍｅａｌｙ型有限状态机的输出信
号不仅与现态有关，而且与所有输入信号有关，有

利于减少模型中状态的数量
［１４］
。

Ｍｅａｌｙ型有限状态机是一个 ６元组，用 Ｍ表
示为

Ｍ ＝（Ｓ，ｓ０，Σ，Λ，Ｔ，Ｇ） （１）
式中：Ｓ为状态有限集合，Ｓ＝｛ｓ０，ｓ１，…，ｓｎ｝；ｓ０为
初始状态；Σ为输入信号的有限集合，Σ＝｛σ０，

σ１，…，σｎ｝；Λ为输出信号的有限集合，Λ＝｛λ０，

λ１，…，λｎ｝；Ｔ为状态转移函数的有限集合；Ｇ为
输出函数的有限集合。

除了采用数学模型表示，有限状态机还可以

采用图形的形式直观表达，如图４所示。

图 ４　状态转移示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｔａｔｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ
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状态转移由转移函数确定，与现态和输入信

号有关。状态转移函数可记为

δ（ｐ，ｌ）＝ｑ （２）
式中：ｐ、ｑ∈Ｓ，表示在状态 ｐ下，当输入信号 Σ和
现态 ｐ满足条件 ｌ时，会转移到状态 ｑ，简记
为δ（ｐ，ｌ，ｑ）。

状态转移函数包括现态转移至次态、现态转

移至现态和现态转移至初态（或某特定状态）３种
情况，图４直观地反映了任务规划的过程。

１）δ１（ｓｉ，ｌ１，ｓｉ＋１）：当输入信号和飞行时间满
足飞行事件的约束条件和飞行时序时（条件 ｌ１），
由现态转移至次态。

２）δ２（ｓｉ，ｌ２，ｓｉ）：当输入信号满足飞行事件的
约束条件，但飞行时间尚不满足飞行时序要求时

（条件 ｌ２），由现态转移至现态。
３）δ３（ｓｉ，ｌ３，ｓｊ，ｊ＝０，１，…，ｎ）：当输入信号不满足

飞行事件的约束条件时（条件 ｌ３），由现态转移至
初态（或某特定状态）。

２．２　映射关系建立
以交会对接飞行事件作为状态，以轨道日照

角、阳光抑制角、测控覆盖条件作为输入信号，建

立交会对接飞行过程与有限状态机的映射关系，

如表１所示（以 Ｍｅａｌｙ型有限状态机为例）。状态
转移函数反映了交会对接飞行时序，输出符号和

输出函数反映了某飞行事件（状态）下输出的指

令和执行的动作，适用于在轨实时任务规划，本文

暂不考虑。

通过建立映射关系可获得基于有限状态机的

交会对接飞行任务规划模型 Ｍ，与文献［３６］中
数学建模方法相比，本文方法可以采用图形表达，

能够直观地反映交会对接飞行过程。

表 １　交会对接与有限状态机的映射关系

Ｔａｂｌｅ１　ＭａｐｐｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎＲＶＤａｎｄＦＳＭ

模型参数 交会对接飞行过程

Ｓ＝｛ｓ０，ｓ１，…，ｓｎ｝
由交会对接飞行事件组成的状态集合，

其中，ｓ０为飞行事件 １，ｓ１为飞行事件
２，…，ｓｎ为飞行事件 ｎ＋１

ｓ０∈Ｓ 初始状态 ｓ０（飞行事件１）

Σ＝｛σ０，σ１，…，σｎ｝
由轨道日照角、阳光抑制角、测控覆盖条

件等组成的输入信号集合

Λ＝｛λ０，λ１，…，λｎ｝ 输出信号集合

Ｔ 状态转移函数集合

Ｇ 输出函数集合

２．３　模型求解算法
基于有限状态机的交会对接飞行任务规划模

型的求解思路是：按照步长 ｄｔ驱动有限状态机从
初始状态 ｓ０开始运行，并根据状态转移函数进行

状态转移，当状态转移至 ｓｎ时，模型求解完成。
具体步骤如下：

步骤１　获取任务轨道数据，并设定规划起
始时间 ｔ０和步长 ｄｔ。

步骤２　在初始状态 ｓ０下，按照步长 ｄｔ驱动
有限状态机开始运行。

１）根据任务轨道计算轨道日照角 β、阳光抑
制角 θ、测控覆盖条件 ｔｃ，作为有限状态机的输入
信号。

２）以现态和输入信号作为状态转移函数的
输入，根据状态转移函数进行状态转移。当状态

从现态 ｓｉ转移至次态 ｓｉ＋１时，记录转移至 ｓｉ＋１的时
间 ｔｉ。返回步骤１）。

步骤 ３　当状态转移至 ｓｎ时，终止有限状态
机运行。

步骤４　以文本或图形的形式输出各状态的
转入时间（飞行事件起始时间），任务规划完成。

步骤５　若在求解过程中出现始终无法从现
态 ｓｉ转移至次态 ｓｉ＋１的情况，说明飞行事件 ｉ（对
应状态 ｓｉ）的约束条件不满足或者约束条件出现
冲突。这种情况下，可以重新设定规划起始时间

ｔ０，再次进行规划求得最优解，也可以调整飞行事
件 ｉ的约束条件，从原规划起始时间 ｔ０开始，再次
进行规划求得次优解。

模型求解可以通过 Ｃ、Ｃ＋＋、ＭＡＴＬＡＢ等语
言编制软件自动实现，当飞行任务临时调整或约

束条件变化需要重新进行任务规划时，可实现快

速、准确规划。

３　方法验证

以神舟十号与天宫一号载人交会对接任务中

航天员手控交会对接试验为例，进行基于有限状

态机的交会对接飞行任务规划方法验证。

３．１　任务分析
手控交会对接是指航天员利用飞船上的 ＴＶ

摄像机和操纵手柄，以及目标飞行器上的十字靶

标，操纵飞船与目标飞行器精确交会和撤离。神

舟十号手控交会对接飞行试验在飞船停靠期间进

行，飞船与天宫一号分离，航天员手动控制载人飞

船撤离至停泊点；在停泊点完成状态设置和确认

后，航天员手动控制飞船接近天宫一号，并完成再

次对接。

神舟十号手控交会对接过程飞行事件，按照

执行顺序主要包括停靠、分离、撤离、停泊、接近、

对接、停靠。经分析，分离和对接应满足轨道日照

角约束和测控覆盖约束；撤离和接近应满足轨道
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日照角约束、阳光抑制角约束和测控覆盖约束；停

泊应满足轨道日照角约束，考虑到飞船撤离至停

泊点后需重新进行状态设置和确认，持续时间 Ｔ３
应不小于半个轨道周期，如表２所示。

表 ２　手控交会对接试验飞行任务分析

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍａｎｎｅｄ

ＲＶＤｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

飞行

事件

飞行时序 约束条件

起始

时间

持续

时间
轨道日照角 阳光抑制角

测控

覆盖

停靠 ｔ０
分离 ｔ１ Ｔ１ β≤ｍｉｎ｛β１，β２｝ ｔｃ≥Ｔ１
撤离 ｔ２ Ｔ２ β≤ｍｉｎ｛β１，β２｝θ≥ｍａｘ｛θ１，θ２，…，θｎ｝ｔｃ≥Ｔ２
停泊 ｔ３ Ｔ３ β≤ｍｉｎ｛β１，β２｝

接近 ｔ４ Ｔ４ β≤ｍｉｎ｛β１，β２｝θ≥ｍａｘ｛θ１，θ２，…，θｎ｝ｔｃ≥Ｔ４
对接 ｔ５ Ｔ５ β≤ｍｉｎ｛β１，β２｝ ｔｃ≥Ｔ５
停靠 ｔ６

３．２　模型实现
通过手控交会对接试验过程与有限状态机的

映射关系（见表 １），构建飞行任务规划模型。为
了直观反映飞行过程，采用图形的形式表示，如

图５所示。其中，状态转移关系由每个状态的状
态转移函数决定。图 ５中：ｓ０的状态转移函数为
δ１（ｓ０，ｌ１，ｓ１）；ｓ１的状态转移函数为｛δ１（ｓ１，ｌ１，ｓ２），
δ２（ｓ１，ｌ２，ｓ１），δ３（ｓ１，ｌ３，ｓ０）｝；ｓ２的状态转移函数为
｛δ１（ｓ２，ｌ１，ｓ３），δ２（ｓ２，ｌ２，ｓ２），δ３（ｓ２，ｌ３，ｓ０）｝；ｓ３的
状态转移函数为｛δ１（ｓ３，ｌ１，ｓ４），δ２（ｓ３，ｌ２，ｓ３），
δ３（ｓ３，ｌ２，ｓ０）｝；ｓ４的状态转移函数为｛δ１（ｓ４，ｌ１，
ｓ５），δ２（ｓ４，ｌ２，ｓ４），δ３（ｓ４，ｌ３，ｓ３）｝；ｓ５的状态转移函
数为｛δ１（ｓ５，ｌ１，ｓ０），δ２（ｓ５，ｌ２，ｓ５），δ３（ｓ５，ｌ３，ｓ３）｝。

图 ５　手控交会对接任务规划模型

Ｆｉｇ．５　Ｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆ

ｍａｎｎｅｄＲＶＤ

３．３　模型求解及规划结果对比
为实现模型自动求解，使用 ＭＡＴＬＡＢ实现本

文的规划方法，形成了交会对接飞行任务自动规

划系统。设置规划的起始时间 ｔ０为 ２０１３年 ６月
２３日０８：００：００（北京时），规划步长 ｄｔ为 １ｓ，规
划时间为１０８００ｓ。软件运行后，根据任务轨道按
照步长计算轨道日照角、阳光抑制角和测控覆盖

条件作为输入信号，驱动有限状态机从初始状态

ｓ０“停靠”开始运行。当有限状态机按顺序再次运
行至初始状态 ｓ０时，任务规划结束。手控交会对
接试验任务规划结果采用甘特图的形式表示，如

图 ６所示。关键飞行事件的起始时间如表 ３所
示。可以看出，本文的规划结果与神舟十号任务

实际在轨执行结果
［１５］
一致，验证了本文方法的有

效性和正确性。

图 ６　手控交会对接试验飞行任务规划结果

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｍａｎｎｅｄＲＶＤｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

表 ３　手控交会对接试验飞行任务规划结果对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄ

ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍａｎｎｅｄＲＶＤｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

飞行事件
起始时间

本文规划结果 神舟十号在轨执行结果

撤离 ０８：２４ ０８：２６

接近 １０：０５ １０：０７

４　结　论

本文提出了一种基于有限状态机的载人航天

器交会对接飞行任务规划方法，主要结论如下：

１）在分析载人航天器交会对接飞行任务规
划的多约束、多变量、非线性特性的基础上，利用

飞行过程与有限状态机的映射关系，建立了直观

的、图形化的任务规划模型。

２）利用 ＭＡＴＬＡＢ搭建了模型求解系统，通
过驱动有限状态机的状态转移，进行自动求解，实

现了交会对接飞行任务的快速、准确规划。

３）以神舟十号与天宫一号载人交会对接任
务中航天员手控交会对接试验为例，验证了本文

方法的正确性和有效性。
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本文方法可推广应用于其他航天器的飞行任

务规划。后续通过在规划模型中建立飞行过程与

“输出符号”和“输出函数”的映射关系，还可以实

现飞行任务的实时规划和自动执行，进一步提高

航天器的自主程度。
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ｇｅｎｃｅ．ＰａｌｏＡｌｔｏ：ＡＡＡＩ，２００４：８３６８４３．

［５］冉承新，王慧林，熊纲要．基于改进遗传算法的移动目标成像

侦测任务规划问题研究［Ｊ］．宇航学报，２０１０，３１（２）：４５８

４６５．

ＲＡＮＣＸ，ＷＡＮＧＨ Ｌ，ＸＩＯＮＧＧＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｉｓｓｉｏｎ
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ｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１０，３１（２）：４５８４６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］简平，邹鹏，熊伟．基于 ＤＰＳＯＳＡ的低轨预警系统初始任务

规划方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１３，３９（１０）：

１３８１１３８６．

ＪＩＡＮＰ，ＺＯＵＰ，ＸＩＯＮＧＷ．Ｏｒｉｇｉｎａｌｔａｓｋｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｅａｒｌｙｗａｒｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍｏｆＬＥＯｂａｓｅｄｏｎＤＰＳＯＳＡ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９

（１０）：１３８１１３８６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］张丽艳，戚发轫，李颐黎．交会对接远距离导引精度分析

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００６，３２（６）：６６７６７０．

ＺＨＡＮＧＬＹ，ＱＩＦＲ，ＬＩＹＬ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌｏｎｇｄｉｓ

ｔａｎｃｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎｏｆｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００６，３２（６）：６６７６７０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［８］朱仁璋，林彦．航天器交会最终逼近段相对姿态估计与控制

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００７，３３（５）：５４４５４８．

ＺＨＵＲ Ｚ，ＬＩＮ Ｙ．Ｒｅｌａｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｃｈｅｍｅｓｆｏｒｔｈｅｆｉｎａｌａｐｐｒｏａｃｈｐｈａｓｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２００７，３３（５）：５４４５４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＷＩＧＨＥＲＴＦ．Ａｕｔｏｍａｔｅｄｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００３：２６７２８２．

［１０］李革非，陈莉丹，唐歌实，等．多约束交会对接发射窗口的分

析和规划［Ｊ］．宇航学报，２０１１，３２（１１）：２４６３２４７０．

ＬＩＧＦ，ＣＨＥＮＬＤ，ＴＡＮＧＧＳ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ

ｏｆｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｌａｕｎｃｈｗｉｎｄｏｗｗｉｔｈｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１，３２（１１）：２４６３２４７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］周建平．载人航天交会对接技术［Ｊ］．载人航天，２０１１，１７

（２）：１８．

ＺＨＯＵＪＰ．Ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｍａｎｎｅｄ

ｓｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０１１，１７（２）：１８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１２］王蓓，赵廷弟，焦健．基于有限状态机的安全性仿真技术

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１１，３７（４）：４２８４３２．

ＷＡＮＧＢ，ＺＨＡＯＴＤ，ＪＩＡＯＪ．Ｓａｆｅｔｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ｂａｓｅｄｏｎｆｉｎｉｔｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１，３７（４）：４２８４３２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］王蓓，赵廷弟．应用 Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ技术的安全性建模与仿真［Ｊ］．

北京航空航天大学学报，２０１１，３７（１１）：１４１５１４２０．

ＷＡＮＧＢ，ＺＨＡＯ ＴＤ．ＳａｆｅｔｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｐｐｌｙｉｎｇＳｔａｔｅｆｌｏｗ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１，３７（１１）：１４１５１４２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＡＮＤＥＲＳＯＮＪＡ．Ａｕｔｏｍａｔａｔｈｅｏｒｙｗｉｔｈｍｏｄｅｒｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６：１０５１０８．

［１５］风云．神舟十号任务取得圆满成功［Ｊ］．卫星应用，２０１３

（４）：１７．

ＦＥＮＧＹ．Ｓｈｅｎｚｈｏｕ１０ｍｉｓｓｉｏｎａｃｈｉｅｖｅｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌａｃｃｏｍｐｌｉｓｈ

ｍｅｎｔ［Ｊ］．ＳａｔｅｌｌｉｔｅＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０１３（４）：１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　杨胜　男，博士，高级工程师。主要研究方向：载人航天器总体

设计、飞行任务规划。

附录 Ａ　交会对接过程约束条件分析

１）轨道日照角约束。轨道日照角要求与航
天器自身能源、热控等分系统的约束要求相关，可

综合为对航天器在一段飞行时间内太阳矢量与轨

道平面夹角的要求。两航天器对接前后对轨道日

照角要求较高
［１０］
。假设追踪航天器轨道日照角

要求为 β１，目标航天器轨道日照角要求为 β２，则
交会对接过程中飞行事件均应满足轨道日照角约

束 β≤ｍｉｎ｛β１，β２｝。
２）阳光抑制角约束。交会对接过程中，追踪

航天器用于进行相对状态测量的光学设备主要有

激光雷达和 ＣＣＤ相机［１］
，手控交会还需要使用

ＴＶ摄像机。为了确保相对导航光学设备正常工
作，要求太阳光不能直射光学测量设备的视场，即

太阳光不能进入以其视线方向为中心线、一定锥

角的圆锥内。这种相对导航光学测量设备对太阳

光照的要求也称为阳光抑制角要求。假设追踪航

天器光学交会对接敏感器 １，２，…，ｎ的阳光抑制
角要求分别为 θ１，θ２，…，θｎ，则接近、撤离过程中
阳光抑制角约束为 θ≥ｍａｘ｛θ１，θ２，…，θｎ｝。

３）测控覆盖约束。追踪航天器转入自主控
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制后，要求地面飞控中心对对接、分离等交会对接

关键飞行事件进行监视，并在必要时进行干预。

假设关键飞行事件的持续时间分别为Ｔ１，Ｔ２，…，

则交会对接过程中测控覆盖约束为：｛ｔｃ≥Ｔ１，ｔｃ≥
Ｔ２，…，｝。目前，利用陆海天基测控网可以满足

交会对接测控覆盖和可靠性要求
［１１］
。

ＲＶＤｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ
ｆｉｎｉｔｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅ

ＹＡＮＧＳｈｅｎｇ，ＷＡＮＧＸｉｎｚｈｅ，ＬＩＭｅｎｇ

（ＢｅｉｊｉｎｇＳｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＴｅｓｔＣｅｎｔｅｒ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｆｉｎｉｔｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅ（ＦＳＭ）ｗａｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｔｈｅｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｄｏｃｋｉｎｇ（ＲＶＤ）ｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｏｆｍａｎｎｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ｒａｐｉｄｌｙａｎｄｅｘａｃｔｌｙｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ．Ｔｈｅｇｒａｐｈｉｃａｌｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｏｄｅｌｗａｓｅｓｔａｂ
ｌｉｓｈｅｄｂｙｍａｐｐｉｎｇｔｈｅＲＶＤｐｒｏｃｅｓｓｗｉｔｈＦＳＭ．Ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｅｖｅｎｔｓｗｅｒｅｔａｋｅｎａｓｓｔａｔｅｓａｎｄｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ，ｓｕｃｈ
ａｓｓｕｎｌｉｇｈｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｔｅｌｅｍｅｔｒｙｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｃｏｍｍａｎｄｃｏｖｅｒａｇｅ，ｗｅｒｅｔａｋｅｎａｓｉｎｐｕｔｓｉｇｎａｌｓｏｆｔｈｅＦＳＭ．Ｔｈｅ
ｍｏｄｅｌｗａｓｓｏｌｖｅｄａｕｔｏｍａｔｉｃａｌｌｙｂｙｄｒｉｖｉｎｇｔｈｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｔｒａｎｓｉｔｆｒｏｍｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｔｏｔｈｅｌａｓｔｏｎｅａｃｃｏｒｄ
ｉｎｇｔｏｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｅｑｕｅｎｃｅ．ＴａｋｅｔｈｅｍａｎｎｅｄＲＶＤｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｉｎＣｈｉｎａ’ｓＳｈｅｎｚｈｏｕ１０ｍｉｓｓｉｏｎａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，
ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄ．Ｔｈｅｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｗａｓｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｏｎｏｒｂｉｔ
ｅｘｅｃｕｔｉｏｎ．ＩｔｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅＦＳＭ ｂａｓｅｄｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｃａｎｒｅａｌｉｚｅｔｈｅＲＶＤｆｌｉｇｈｔｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄ
ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｒａｐｉｄｌｙａｎｄｅｘａｃｔｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｄｏｃｋｉｎｇ（ＲＶＤ）；ｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ；ｆｉｎｉｔｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅ
（ＦＳＭ）；ｍａｎｎｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔ；ｇｒａｐｈｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０１１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０４０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０５０８０９：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０５０６．０８３６．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｕａａ＿ｙｓ＠ｔｏｍ．ｃｏｍ
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不确定容量下时隙分配问题两阶段规划模型

亓尧１，王瑛１，，梁颖２，姚
!

３

（１．空军工程大学 装备管理与无人机工程学院，西安 ７１００４３；　２．空军研究院，北京 １０００８９；

３．国家空域管理中心，北京 １０００９１）

　　摘　　　要：恶劣天气等不确定环境下，传统时隙分配方法易造成航班大量延误现象，为
解决这一问题，分析了时隙分配过程，基于不确定理论，从权衡“请求时隙计划时隙差”和“计
划时隙运行时隙差”的角度，提出了不确定容量下的时隙分配两阶段规划模型，分别构建了单
机场模型和多机场模型。根据模型特点，设计了基于人工蜂群（ＡＢＣ）算法的渐进二元启发式
方法，提升了求解效率。通过算例分析，验证了所提模型和方法的有效性，同时对模型参数设

置进行了分析。

关　键　词：时隙分配；两阶段规划；不确定理论；人工蜂群 （ＡＢＣ）算法；启发式计算
中图分类号：Ｖ３５５
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７４７１０

　　近年来，中国航空运输业实现蓬勃发展。根
据中国民用航空局的统计数据

［１］
，“十二五”期

间，中国航空运输总周转量增长 ５８．２％，旅客运
输量增长 ６２．７％，货邮运输量增长 １１．８％。
２０１７年，中国航空运输总周转量达到 １０８３．１亿
吨公里，旅客运输量 ５．５２亿人次，货邮运输量
７０５．８万吨。《中国民用航空发展第十三个五年
规划》

［２］
提出，截止到 ２０２０年，中国航空运输总

周转量将达到 １４２０亿吨公里，相较于“十二五”
末的２０１５年，年均增长 １０．８％；旅客运输量将达
到７．２亿人次，年均增长 １０．４％；货邮运输量将
达到８５０万吨，年均增长 ６．２％。急剧增长的空
中交通流量使得空中交通网络日趋拥挤，尤其是

在恶劣天气等不确定条件下，航班延误现象十分

严重。据统计，２０１７年，中国航空公司的平均航
班正常率为 ７１．６７％，在全部航班不正常的原因
中，天气原因所占比例高达５１．２８％［３］

。

时隙分配（ＴｉｍｅＳｌｏｔＡｌｌｏｃａｔｉｏｎ，ＴＳＡ）是进行

空中交通流量管理、实现空中交通容流匹配、解决

航班延误的关键技术。时隙分配过程包括：航空

公司提出时隙请求，流量管理部门按照一定的方

式或依靠某种机制，将时隙分配给航班或航空公

司，形成航班时隙计划，短期根据环境和条件变化

进行时隙二次分配，调整航班计划，获得最终航班

运行时刻。

时隙分配作为空中交通管理的重要手段，一

直是国内外空管领域研究的热点。时隙分配方法

方面，比较经典的有先到先服务（ＦｉｒｓｔＣｏｍｅＦｉｒｓｔ
Ｓｅｒｖｅ，ＦＣＦＳ）［４］、按时刻分配（ＲａｔｉｏｎＢｙＳｃｈｅｄｕｌｅ，

ＲＢＳ）［５］、压缩分配（ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ）［５］、时隙信用交

换（ＳｌｏｔＣｒｅｄｉｔＳｕｂｓｔｉｔｕｔｉｏｎｓ，ＳＣＳ）［６］、累积延误分

配（ＡｃｃｒｕｅＤｅｌａｙＢａｓｅｄ，ＡＤＢ）［７］等。Ｍａｄａｓ和

Ｚｏｇｒａｆｏｓ［８］对各时隙分配方法进行了对比分析，指
出了各方法的适用性。时隙分配模型方面，

１９８７年，Ｏｄｏｎｉ［９］首次提出通过航班时隙调整，将
空中拥挤转化为地面等待问题（ＧｒｏｕｄＨｏｌｄｉｎｇ

qwqw
新建图章
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Ｐｒｏｂｌｅｍ，ＧＨＰ），开启了时隙分配问题研究的先
河。Ｔｅｒｒａｂ等［１０］

提出了网络流模型，并运用最小

费用流理论来求解模型。Ｇｉｌｂｏ［１１］将研究对象从
单航班扩展到全部进离场航班，建立了多元受限

下的时隙分配模型。Ｏｕｓｓｅｄｉｋ、Ｄｅｌａｈａｙｅ［１２］和
Ｐｕｌｕｇｕｒｔｈａ、Ｎａｍｂｉｓａｎ［１３］将智能算法引入时隙分配
模型求解，提升了模型的求解速度，促进了模型在

实际中的推广和应用。Ｍａｄａｓ和 Ｚｏｇｒａｆｏｓ［１４］对各
时隙分配模型进行了对比分析。国内对时隙分配

模型研究起步较晚，在时隙分配模型、时隙分配方

法等方面比较有代表性的研究包括文献［１５２０］。
容量等易受恶劣天气等不确定条件的影响，

呈现不确定性特点。针对此现象，相关模型也得

到了 研 究。１９８７年，Ａｎｄｒｅａｔｔａ和 ＲｏｍａｎｉｎＪａ
ｃｕｒ［２１］第一次提出了单时间区间静态随机型模
型，并提出了动态规划方法进行模型求解。随后，

随机型时隙分配模型及求解方法也得到了国内外

学者的广泛研究
［４，１０，２１２５］

。随机型模型要求在大

量历史数据基础上获得机场容量的概率分布，然

而并非所有情况下均能够获取足量数据，此时需

要有新的规划方法，解决不确定容量下的时隙分

配问题。

从对时隙分配过程的描述可以看出，时隙分

配要经历先后２次分配过程。第１次时隙分配输
出的航班时隙计划是开展第 ２次时隙分配的输
入。现有模型的问题在于：将 ２次时隙分配独立
研究，第１次时隙分配采用名义容量约束，即给定
时间段内能够服务的最大航空器数量；第 ２次时
隙分配采用实际容量约束，在不确定条件影响下，

容量名义值与实际值差距较大，造成 ２次分配结
果差距过大，导致延误大面积产生，分配结果缺乏

灵活性。为此，Ｃｏｒｏｌｌｉ等［２６］
首次将２次时隙分配

纳入统一模型，针对不确定容量下的时隙分配问

题，对“请求时隙计划时隙差”和“计划时隙运行
时隙差”进行权衡，获得最优的时隙分配结果，但

研究仅限于单机场模型，以航班数作为决策变量，

限制了模型的实用性。岳仁田等
［２７］
提出了带补

偿的两阶段随机规划航班时隙分配模型，但同样

仅限于单机场模型。

本文以不确定容量下的时隙分配问题为研究

对象，针对时隙分配问题的现实需求和已有模型

的不足，基于不确定理论
［２８２９］

，以航班而非航班

数为决策变量，提出了不确定容量下时隙分配两

阶段规划模型，从单机场时隙分配模型扩展到多

机场时隙分配模型。为了提升求解效率，本文基

于人工蜂群（ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＢｅｅＣｏｌｏｎｙ，ＡＢＣ）算法设计

了一种渐进二元启发式方法，并验证了模型和方

法的有效性，分析了模型参数设置。

１　问题描述与建模

１．１　问题定义
时隙分配过程可以分为 ２个阶段，如图 １所

示。第 １个阶段，流量管理部门根据航空公司的
时隙请求，进行初次分配，得到各航空公司的航班

时隙计划；第 ２个阶段，在实际运行中，流量管理
部门（或航空公司）根据短期（一般指 ２４ｈ以内）
的实际情况（如天气变化、突发事件等）对航班时

隙计划进行实时调控，完成时隙的再次分配，获得

最终的航班运行时隙表。

根据时隙分配的两阶段过程，将机场容量作

为唯一受限元，不涉及扇区、航路点容量，构建不

确定容量条件下单机场时隙分配两阶段规划模型

和多机场时隙分配两阶段规划模型。建模的基本

思路为：第１个阶段，在已知航班时隙请求的条件
下，将第２个阶段才能获得的容量实现值设置为
不确定变量，取代传统模型中的名义容量，以最小

化 “请求时隙计划时隙差”与“计划时隙运行时
隙差（即延误）”的加权和为目标函数，以不确定

容量等条件为约束，构建第１阶段模型，求解航班
时隙计划；第２个阶段，以最小化“计划时隙运行
时隙差”为目标，以容量实现值条件为约束，求解

航班运行时隙。

为构建模型做以下几点基本假设：①航班实
际运行时隙不早于计划时隙；②航班的飞行时间
是固定的；③初次时隙分配时，机场容量未知，且
难以获取足够样本以获取其概率分布。

图 １　时隙分配的 ２个阶段

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｓｔａｇｅｓｏｆｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎ

１．２　单机场模型
单机场时隙分配问题要求保证在该机场的每

个时隙内，进场航班和离场航班在容量等约束范

围内，否则要对一些航班的进离场时隙进行调整
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　第 ９期 亓尧，等：不确定容量下时隙分配问题两阶段规划模型

以适应容量约束要求。

定义模型符号如下：Ｔ为离散化时隙集，其中
时隙 ｔ∈｛０，１，…，Ｔ－１｝；Ｆ为航班集，航班 ｆ∈Ｆ；
ＦＡ为进场航班集，进场航班 ｆＡ∈ＦＡ；ＦＤ为离场航
班集，离场航班 ｆＤ∈ＦＤ；Ｐ为联程航班集，联程航

班对（ｆ，ｆ′）∈Ｐ；ｌｆｆ′为联程航班最小周转时间；Ｗ

为权重向量；ｔａｆ为航班 ｆ的进场请求时隙；ｔ
ｄ
ｆ为航

班 ｆ的离场请求时隙；αｔ（珓ξ）、βｔ（珓ξ）、γｔ（珓ξ）分别为
第１个阶段机场在时隙 ｔ的进场容量、离场容量、
总容量，为不确定变量；αｔ（ξ）、βｔ（ξ）、γｔ（ξ）分别
为第 ２个阶段机场在时隙 ｔ的进场容量、离场容
量、总容量实现值。

构建单机场时隙分配第１阶段模型如下：
第１阶段决策变量定义为

ｘｔｆ ＝
１　 航班 ｆ被分配到时隙 ｔ进场
０{ 其他

，ｆ∈ ＦＡ

ｙｔｆ ＝
１　 航班 ｆ被分配到时隙 ｔ离场
０{ 其他

，ｆ∈ ＦＤ

第１阶段目标函数定义为

(ｍｉｎ∑
ｆ∈ＦＡ
∑
ｔ∈Ｔ
（ｔ－ｔａｆ）ｘ

ｔ
ｆ＋∑

ｆ∈ＦＤ
∑
ｔ∈Ｔ
（ｔ－ｔｄｆ）ｙ)ｔｆ ＋

　　Ｗ·Ｅ［ｆ（ｘ，ｙ，珓ξ）］ （１）
第１阶段约束函数定义为

∑
ｔ∈Ｔ
ｘｔｆ ＝１　　ｆ∈ＦＡ （２）

∑
ｔ∈Ｔ
ｙｔｆ ＝１　　ｆ∈ＦＤ （３）

∑
ｆ∈ＦＡ

ｘｔｆ≤ α
ｔ
（珓ξ）　　ｔ∈Ｔ （４）

∑
ｆ∈ＦＤ

ｙｔｆ≤ β
ｔ
（珓ξ）　　ｔ∈Ｔ （５）

∑
ｆ∈ＦＡ∪ＦＤ

（ｘｔｆ＋ｙ
ｔ
ｆ）≤ γ

ｔ
（珓ξ）　　ｔ∈Ｔ （６）

∑
ｔ∈［０，ｋ）

ｙｔｆ＋ ∑
ｔ∈［ｋ－ｌｆｆ′， Ｔ）

ｘｔｆ′≤１

　　（ｆ，ｆ′）∈Ｐ，ｋ∈［ｌｆｆ′，Ｔ） （７）
ｘｔｆ，ｙ

ｔ
ｆ∈｛０，１｝　　ｆ∈ＦＡ∪ ＦＤ，ｔ∈Ｔ （８）
式（１）定义了第 １阶段的目标函数，即最小

化“请求时隙计划时隙差”与 “计划时隙运行时
隙差（即延误）”的加权和，前半部表示航班请求

时隙与航班计划时隙的差，后半部表示航班延误

（航班计划时隙与航班运行时隙的差）的期望值，

珓ξ为定义在不确定空间（Γ，!，"）上的不确定变
量，ｆ（ｘ，ｙ，珓ξ）为补偿函数。式（２）～式（８）定义了
第１阶段模型的约束函数：式（２）和式（３）表示航
班 ｆ的进场和离场能且仅能分配到 １个时隙，
式（４）～式（６）保证了在任意时隙中机场进场容
量、离场容量和总容量限制总能满足，式（７）保证
了联程航班周转时间的充足性，式（８）表示决策
变量为０１整数变量。

单机场时隙分配第２阶段模型如下：
第２阶段决策变量定义为

ｕｔｆ（ξ）＝
１　 航班 ｆ在时隙 ｔ进场
０{ 其他

，ｆ∈ＦＡ

ｖｔｆ（ξ）＝
１　 航班 ｆ在时隙 ｔ离场
０{ 其他

，ｆ∈ＦＤ

给定第 １阶段决策变量（ｘｔｆ，ｙ
ｔ
ｆ）和不确定容

量 αｔ（珓ξ）、βｔ（珓ξ）、γｔ（珓ξ）的实现值 αｔ（ξ）、βｔ（ξ）、
γｔ（ξ），一定数量的航班不得不采取延误措施以平
衡流量和容量。

第２阶段目标函数定义为

ｆ（ｘ，ｙ，ξ）＝ｍｉｎ∑
ｆ∈Ｆ

(
Ａ
∑
ｔ∈Ｔ
ｕｔｆ（ξ）·ｔ－∑

ｔ∈Ｔ
ｘｔｆ· )ｔ ＋

　　∑
ｆ∈Ｆ

(
Ｄ
∑
ｔ∈Ｔ
ｖｔｆ（ξ）·ｔ－∑

ｔ∈Ｔ
ｙｔｆ· )ｔ （９）

第２阶段约束函数定义为

∑
ｔ∈Ｔ
ｕｔｆ（ξ）＝１　　ｆ∈ＦＡ （１０）

∑
ｔ∈Ｔ
ｖｔｆ（ξ）＝１　　ｆ∈ＦＤ （１１）

∑
ｆ∈ＦＡ

ｕｔｆ（ξ）≤ α
ｔ
（ξ）　　ｔ∈Ｔ （１２）

∑
ｆ∈ＦＤ

ｖｔｆ（ξ）≤ β
ｔ
（ξ）　　ｔ∈Ｔ （１３）

∑
ｆ∈ＦＡ

ｕｔｆ（ξ）＋∑
ｆ∈ＦＤ

ｖｔｆ（ξ）≤ γ
ｔ
（ξ）　　ｔ∈Ｔ （１４）

∑
ｔ∈［０，ｋ）

ｕｔｆ（ξ）＋ ∑
ｔ∈［ｋ－ｌｆｆ′， Ｔ）

ｖｔｆ′（ξ）≤１

　　（ｆ，ｆ′）∈Ｐ，ｋ∈［ｌｆｆ′，Ｔ） （１５）
ｕｔｆ（ξ），ｖ

ｔ
ｆ（ξ）∈｛０，１｝　　ｆ∈ＦＡ∪ ＦＤ，ｔ∈Ｔ

（１６）
式（９）定义了第 ２阶段的目标函数，即最小

化“计划时隙运行时隙差”，也就是最小化航班
的总延误时间。式（１０）～式（１６）定义了第 ２阶
段模型的约束函数：式（１０）和式（１１）表示航班 ｆ
的进场和离场能且仅能分配到１个时隙，式（１２）～
式（１４）保证了在任意时隙中机场进场容量、离场
容量和总容量限制总能满足，式（１５）保证了联程
航班周转时间的充足性，式（１６）表示决策变量为
０１整数变量。

从单机场两阶段规划模型可以看出，第 １阶
段模型和第２阶段模型的目标函数不同，第 １阶
段模型在不确定容量条件下，最小化“请求时隙
计划时隙差”与 “计划时隙运行时隙差（即延误
成本）”加权和，而第２阶段模型是在容量确定条
件下，最小化“计划时隙运行时隙差（即延误成
本）”。第 １阶段容量约束与第 ２阶段容量约束
不同，第１阶段模型中容量为不确定变量，第２阶
段模型中容量为确定值，其他约束函数相同。

１．３　多机场模型
单机场模型实质上是假设各机场间的时隙分
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配相互独立、互不影响。但实际上，在不更改航路

和飞行速度的情况下，航班在起飞机场离场时隙

的调整，肯定会导致航班在降落机场进场时隙的

变化，加之机场容量的限制，时隙调整可能产生连

锁反应，导致整个机场网络时隙的变化。此外，由

于联程航班的存在，前序航班的时隙调整就会影

响后续航班，造成时隙调整在机场网络上的传播。

因此，有必要研究不确定容量下多机场时隙分配

两阶段规划模型。

考虑相互连通的机场网络，构建不确定容量

下多机场时隙分配两阶段规划模型。

定义模型符号如下：Ｉ为机场集，机场 ｉ∈Ｉ；
ＦｉＡ为机场 ｉ的进场航班集，进场航班 ｆ∈Ｆ

ｉ
Ａ；Ｆ

ｉ
Ｄ

为机场 ｉ的离场航班集，离场航班 ｆ∈ＦｉＤ；ｅｔｆｆ为航

班 ｆ的飞行时间；αｔｉ（珓ξ）、β
ｔ
ｉ（珓ξ）、γ

ｔ
ｉ（珓ξ）分别为第 １

阶段机场 ｉ在时隙 ｔ的进场容量、离场容量、总容
量，为不确定变量；αｔｉ（ξ）、β

ｔ
ｉ（ξ）、γ

ｔ
ｉ（ξ）分别为

第２阶段机场 ｉ在时隙 ｔ的进场容量、离场容量、
总容量实现值。

构建多机场时隙分配第１阶段模型如下：
第１阶段决策变量定义为

ｘｔｆ ＝
１　 航班 ｆ被分配到时隙 ｔ进场
０{ 其他

，ｆ∈ ＦｉＡ

ｙｔｆ ＝
１　 航班 ｆ被分配到时隙 ｔ离场
０{ 其他

，ｆ∈ ＦｉＤ

第１阶段目标函数定义为

ｍｉｎ∑
ｉ∈

(
Ｉ
∑
ｆ∈ＦｉＡ

∑
ｔ∈Ｔ
（ｔ－ｔａｆ）ｘ

ｔ
ｆ＋∑

ｆ∈ＦｉＤ
∑
ｔ∈Ｔ
（ｔ－ｔｄｆ）ｙ)ｔｆ ＋

　　Ｗ·Ｅ［ｆ（ｘ，ｙ，珓ξ）］ （１７）
第１阶段约束函数定义为

∑
ｔ∈Ｔ
ｘｔｆ ＝１　　ｆ∈ Ｆ

ｉ
Ａ （１８）

∑
ｔ∈Ｔ
ｙｔｆ ＝１　　ｆ∈ Ｆ

ｉ
Ｄ （１９）

∑
ｆ∈ＦｉＡ

ｘｔｆ≤ α
ｔ
ｉ（珓ξ）　　ｉ∈ Ｉ，ｔ∈ Ｔ （２０）

∑
ｆ∈ＦｉＤ

ｙｔｆ≤ β
ｔ
ｉ（珓ξ）　　ｉ∈ Ｉ，ｔ∈ Ｔ （２１）

∑
ｆ∈ＦｉＡ∪Ｆ

ｉ
Ｄ

（ｘｔｆ＋ｙ
ｔ
ｆ）≤ γ

ｔ
ｉ（珓ξ）　　ｉ∈ Ｉ，ｔ∈ Ｔ

（２２）
ｘｔ＋ｅｔｆｆｆ －ｙｔｆ ＝０　　ｆ∈ Ｆ，ｔ∈ Ｔ （２３）

∑
ｔ∈［０，ｋ）

ｙｔｆ＋ ∑
ｔ∈［ｋ－ｌｆｆ′， Ｔ）

ｘｔｆ′≤１

　　（ｆ，ｆ′）∈ Ｐ，ｋ∈ ［ｌｆｆ′，Ｔ） （２４）
ｘｔｆ，ｙ

ｔ
ｆ∈ ｛０，１｝　　ｆ∈ Ｆ

ｉ
Ａ∪ Ｆ

ｉ
Ｄ，ｔ∈ Ｔ，ｉ∈ Ｉ

（２５）
式（１７）定义了第 １阶段的目标函数，即最小

化“请求时隙计划时隙差”与 “计划时隙运行时
隙差（即延误）”的加权和，前半部表示航班请求

时隙与航班计划时隙的差，后半部表示航班延误

（航班计划时隙与航班运行时隙的差）的期望值。

式（１８）～式（２５）定义了第 １阶段模型的约束函
数：式（１８）～式（１９）表示航班 ｆ的进场和离场能
且仅能分配到一个时隙，式（２０）～式（２２）保证了
在任意时隙中机场进场容量、离场容量和总容量

限制总能满足，式（２３）表示所有航班飞行时间都
是固定的，式（２４）保证了联程航班周转时间的充
足性，式（２５）表示决策变量为０１整数变量。

多机场时隙分配第２阶段模型如下：
第２阶段决策变量定义为

ｕｔｆ（ξ）＝
１　 航班 ｆ在时隙 ｔ进场
０{ 其他

，ｆ∈ ＦｉＡ

ｖｔｆ（ξ）＝
１　 航班 ｆ在时隙 ｔ离场
０{ 其他

，ｆ∈ ＦｉＤ

给定第 １阶段决策变量（ｘｔｆ，ｙ
ｔ
ｆ）和不确定容

量 αｔｉ（珓ξ）、β
ｔ
ｉ（珓ξ）、γ

ｔ
ｉ（珓ξ）的实现值 α

ｔ
ｉ（ξ）、β

ｔ
ｉ（ξ）、

γｔｉ（ξ），一定数量的航班不得不采取延误措施以平
衡流量和容量。

第２阶段目标函数定义为

ｆ（ｘ，ｙ，ξ）＝ｍｉｎ∑
ｉ∈

(
Ｉ
∑
ｆ∈Ｆｉ

(
Ａ

∑
ｔ∈Ｔ
ｕｔｆ（ξ）·ｔ－∑

ｔ∈Ｔ
ｘｔｆ·

　　 )ｔ ＋∑
ｆ∈Ｆｉ

(
Ｄ

∑
ｔ∈Ｔ
ｖｔｆ（ξ）·ｔ－∑

ｔ∈Ｔ
ｙｔｆ· ) )ｔ （２６）

第２阶段约束函数定义为

∑
ｔ∈Ｔ
ｕｔｆ（ξ）＝１　　ｆ∈ Ｆ

ｉ
Ａ （２７）

∑
ｔ∈Ｔ
ｖｔｆ（ξ）＝１　　ｆ∈ Ｆ

ｉ
Ｄ （２８）

∑
ｆ∈ＦｉＡ

ｕｔｆ（ξ）≤ α
ｔ
ｉ（ξ）　　ｉ∈ Ｉ，ｔ∈ Ｔ （２９）

∑
ｆ∈ＦｉＤ

ｖｔｆ（ξ）≤ β
ｔ
ｉ（ξ）　　ｉ∈ Ｉ，ｔ∈ Ｔ （３０）

∑
ｆ∈ＦｉＡ∪Ｆ

ｉ
Ｄ

（ｕｔｆ（ξ）＋ｖ
ｔ
ｆ（ξ））≤ γ

ｔ
ｉ（ξ）

　　ｉ∈ Ｉ，ｔ∈ Ｔ （３１）
ｕｔ＋ｅｔｆｆｆ （ξ）－ｖｔｆ（ξ）＝０　　ｆ∈ Ｆ，ｔ∈ Ｔ （３２）

∑
ｔ∈［０，ｋ）

ｖｔｆ（ξ）＋ ∑
ｔ∈［ｋ－ｌｆｆ′， Ｔ）

ｕｔｆ′（ξ）≤１

　　（ｆ，ｆ′）∈ Ｐ，ｋ∈ ［ｌｆｆ′，Ｔ） （３３）
ｕｔｆ（ξ），ｖ

ｔ
ｆ（ξ）∈ ｛０，１｝

　　ｆ∈ ＦｉＡ∪ Ｆ
ｉ
Ｄ，ｔ∈ Ｔ，ｉ∈ Ｉ （３４）

式（２６）定义了第 ２阶段的目标函数，即最小
化“计划时隙运行时隙差”，也就是最小化航班
的总延误成本。式（２７）～式（３４）定义了第 ２阶
段模型的约束函数：式（２７）和式（２８）表示航班 ｆ
的进场和离场能且仅能分配到一个时隙，式（２９）～
式（３１）保证了在任意时隙中机场进场容量、离场
容量和总容量限制总能满足，式（３２）表示所有航
班飞行时间都是固定的，式（３３）保证了联程航班

０５７１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ９期 亓尧，等：不确定容量下时隙分配问题两阶段规划模型

周转时间的充足性，式（３４）表示决策变量为 ０１
整数变量。

２　方法设计
针对模型规模大、二进制的特点，本文设计了

基于 ＡＢＣ算法的渐进二元启发式方法对模型进
行求解。

２．１　渐进二元启发式方法框架
渐进二元启发式方法主要针对模型二进制特

点，其主要思想是：首先求解原问题的松弛问题，

然后判断解的二元性，对不符合二进制约束的解

渐进地增加二进制约束，最终求得符合模型约束

的二进制最优解。渐进式二元启发式计算过程

如下：

步骤１　读取原问题的松弛问题，并初始化
迭代次数 ｉ＝１。

步骤２　求解松弛问题，得到两阶段模型最
优解（ｘ１，ｙ１）和（ｕ１，ｖ１），同时得到对应的第 １阶
段目标值 Ｖ′ＲＰ和第２阶段目标值 Ｖ″ＲＰ。

步骤３　设置模型下界 ＬＢ＝Ｖ′ＲＰ＋Ｖ″ＲＰ。
步骤４　检查所有子问题是否均有二进制

解，若结果为是，则转入步骤８，否则转入步骤５。

步骤５　对存在分数解的子问题增加二进制
约束。

步骤６　更新迭代次数 ｉ＝ｉ＋１。
步骤７　求解新问题，并更新最优解（ｘｉ，ｙｉ）、

（ｕｉ，ｖｉ）和目标函数值 Ｖ′ＲＰ、Ｖ″ＲＰ，并转入步骤４。

步骤８　输出（ｘｉ，ｙｉ）和（ｕｉ，ｖｉ），判断 Ｖ′ＲＰ＋

Ｖ″ＲＰ＝ＬＢ是否成立，若是，则（ｘ
ｉ
，ｙｉ）和（ｕｉ，ｖｉ）为

模型最优解，否则，（ｘｉ，ｙｉ）和（ｕｉ，ｖｉ）为模型 ε最
优解。

２．２　基于 ＡＢＣ算法的求解器设计
２．１节提出了求解两阶段 ０１整数规划模型

的渐进二元启发式方法，从方法框架中可以看出，

步骤２和步骤 ７都要进行问题求解，考虑到时隙
分配问题特别是多机场时隙分配问题规模大的特

点，本文将 ＡＢＣ算法引入到渐进二元启发式方法
框架，作为求解器用于步骤２和步骤７的求解。

ＡＢＣ算法是２００５年 Ｋａｒａｂｏｇａ［３０］通过模拟工
蜂采蜜的整个过程提出的一种新型智能优化算

法，与其他智能优化算法相比，其具有结构简单、

易于实现、参数较少、鲁棒性强等优点
［３１］
。

基于 ＡＢＣ算法的渐进二元启发式方法流程
框图如图２所示。

图 ２　基于 ＡＢＣ算法的渐进二元启发式方法计算框架

Ｆｉｇ．２　ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｂｉｎａｒｙｈｅｕｒｉｓｔｉｃｍｅｔｈｏｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎＡＢＣａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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３　算例验证

本节分别对本文提出的模型和算法进行算例

验证，采用 ＭＡＴＬＡＢ进行仿真实验，仿真环境为
ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ７ＣＰＵ＠２．３０ＧＨｚ，８ＧＢ内存。
３．１　单机场模型算例验证

选取国内某机场终端区典型日运行数据为

例，首先给出初始数据，然后采用本文提出的单机

场时隙分配规划模型进行建模，并采用基于 ＡＢＣ
算法的渐进二元启发式方法进行求解，最后进行

分析说明。

３．１．１　初始数据
该机场 １０：００—１２：００的航班时隙请求如

表１所示，其中时隙数量为８，时隙长度为 １５ｍｉｎ。
联程航班需求如表２所示。表３给定了第１阶段
不确定容量的分布及第 ２阶段容量实现值，其中
第１阶段将容量设为不确定变量，并给出其不确
定分布函数，如

!

（８，１０）表示容量服从线性不确
定分布，机场容量有０％的可能小于８，１００％的可
能小于等于１０。
３．１．２　仿真结果

分别采用本文两阶段模型和传统模型进行仿

真计算，其中两阶段模型的权重系数设为 １。算
法参数设置如表 ４所示。仿真结果列于表 ５，其
中“请求时隙计划时隙差”表示第 １阶段初次时
隙分配请求时隙和计划时隙的差值，“计划时隙
运行时隙差”表示第 ２阶段再次时隙分配计划时
隙与运行时隙的差值。

３．１．３　结果分析
由表５可以看出，本文模型所得出的“请求

时隙计划时隙差”为 １３，即航班请求时隙和航班
计划时隙有１３个时隙的差异，“计划时隙运行时
隙差”为７，即第２阶段航班运行延误时隙为７，总
体差异为 ２０；传统模型所得出的“请求时隙计划
时隙差”为０，即满足所有航班时隙请求，“计划时
隙运行时隙差”为２４，即航班运行延误为 ２４。由
此可以看出，本文模型虽然在初次时隙分配时增

加了“请求时隙计划时隙差”，但在第２阶段减少
了运行延误，实现了总体目标的优化。从总体来

看，时隙分配不确定两阶段模型较传统模型提升

了１６．７％。
分析其原因，本文模型以牺牲航班时隙请求

为代价，换取了更少的运行延误，从而实现时隙分

配结果总体的优化。本质上，本文模型是对时隙

资源的优化利用，模型在进行初次时隙分配时即

考虑第２阶段时隙再次分配时容量的不确定性，

表 １　航班时隙请求

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｑｕｅｓｔｏｆｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅｓｌｏｔ

（ａ）进场航班

航班 时隙 航班 时隙

Ａ１ １０：００ Ａ１６ １１：０５

Ａ２ １０：０５ Ａ１７ １１：１０

Ａ３ １０：１０ Ａ１８ １１：１５

Ａ４ １０：１５ Ａ１９ １１：２０

Ａ５ １０：２０ Ａ２０ １１：２０

Ａ６ １０：２５ Ａ２１ １１：２５

Ａ７ １０：３５ Ａ２２ １１：３０

Ａ８ １０：３５ Ａ２３ １１：３５

Ａ９ １０：４０ Ａ２４ １１：４０

Ａ１０ １０：５０ Ａ２５ １１：４０

Ａ１１ １０：５０ Ａ２６ １１：４０

Ａ１２ １０：５５ Ａ２７ １１：４０

Ａ１３ １１：００ Ａ２８ １１：５０

Ａ１４ １１：００ Ａ２９ １１：５５

Ａ１５ １１：００ Ａ３０ １１：５５

（ｂ）离场航班

航班 时隙 航班 时隙

Ｄ１ １０：００ Ｄ２１ １０：５０

Ｄ２ １０：００ Ｄ２２ １０：５５

Ｄ３ １０：０５ Ｄ２３ １０：５５

Ｄ４ １０：０５ Ｄ２４ １１：００

Ｄ５ １０：１０ Ｄ２５ １１：００

Ｄ６ １０：１０ Ｄ２６ １１：００

Ｄ７ １０：１５ Ｄ２７ １１：０５

Ｄ８ １０：１５ Ｄ２８ １１：１０

Ｄ９ １０：１５ Ｄ２９ １１：１５

Ｄ１０ １０：２０ Ｄ３０ １１：２０

Ｄ１１ １０：２０ Ｄ３１ １１：２０

Ｄ１２ １０：２０ Ｄ３２ １１：２５

Ｄ１３ １０：２５ Ｄ３３ １１：３０

Ｄ１４ １０：２５ Ｄ３４ １１：３０

Ｄ１５ １０：３０ Ｄ３５ １１：３０

Ｄ１６ １０：３０ Ｄ３６ １１：３５

Ｄ１７ １０：３０ Ｄ３７ １１：４５

Ｄ１８ １０：３５ Ｄ３８ １１：４５

Ｄ１９ １０：４０ Ｄ３９ １１：５０

Ｄ２０ １０：４５ Ｄ４０ １１：５５

表 ２　联程航班

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｆｌｉｇｈｔｓ

联程航班对 最小周转时间／ｍｉｎ

Ａ１，Ｄ１２ ２５

Ａ４，Ｄ１８ ２５

Ａ７，Ｄ２０ ３０

Ａ１０，Ｄ２７ ３０

Ａ１５，Ｄ２８ ２０

Ａ１６，Ｄ３０ ２０

Ａ２０，Ｄ３８ ３０

Ａ２２，Ｄ４０ ２５
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　第 ９期 亓尧，等：不确定容量下时隙分配问题两阶段规划模型

表 ３　机场两阶段容量

Ｔａｂｌｅ３　Ａｉｒｐｏｒｔｃａｐａｃｉｔｙｉｎｔｗｏｓｔａｇｅｓ

时段
第１阶段不确定容量分布 第２阶段容量实现值

进场 离场 机场 进场 离场 机场

１０：００—１０：３０
!

（３，５）
!

（６，８）
!

（９，１１） ４ ７ １０

１０：３０—１１：００
!

（２，４）
!

（５，７）
!

（７，９） ３ ６ ８

１１：００—１１：３０
!

（２，４）
!

（４，６）
!

（６，８） ２ ５ ６

１１：３０—１２：００
!

（３，５）
!

（５，７）
!

（８，１０） ４ ６ ９

表 ４　ＡＢＣ算法控制参数设置

Ｔａｂｌｅ４　ＣｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆＡＢＣａｌｇｏｒｉｔｈｍ

控制参数 取值

种群规模 １００
最大循环次数 １０００
最大限制搜索次数 ５０
观察蜂数量 种群规模的一半

采蜜蜂数量 种群规模的一半

侦察蜂数量 １

表 ５　时隙分配结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎ

时段
两阶段模型 传统模型

请求时隙计划时隙差 计划时隙运行时隙差 合计 请求时隙计划时隙差 计划时隙运行时隙差 合计

１０：００—１０：１５ ０ ０ ０ ０ ０ ０

１０：１５—１０：３０ １ ０ １ ０ １ １

１０：３０—１０：４５ ０ ０ ０ ０ １ １

１０：４５—１１：００ ０ ０ ０ ０ ０ ０

１１：００—１１：１５ ３ １ ４ ０ ４ ４

１１：１５—１１：３０ ３ ２ ５ ０ ６ ６

１１：３０—１１：４５ ４ ２ ６ ０ ７ ７

１１：４５—１２：００ ２ ２ ４ ０ ５ ５

总计 １３ ７ ２０ ０ ２４ ２４

通过提前调整航班时隙请求，安排更合理的航班

时隙计划，从而实现了时隙分配结果的整体优化。

本节算例中，本文模型虽然仅比传统模型提升了

１６．７％，但在实际中，乘客所感受到的是第２阶段
运行延误的减少，算例中，运行延误减少了

７０．８％，对乘客满意度的提升是巨大的。
３．２　多机场模型算例验证

京津冀、长三角、珠三角地区是中国在“十三

五”期间着力打造的 ３个世界级机场群。本节选
取３个区域的主要机场作为 ３个独立算例，对多
机场时隙分配规划模型进行仿真验证，并对权重

的影响进行分析。

首先列出３个算例中所含机场，以及国际民
用航空组织（ＩＣＡＯ）给出的机场代码。

１）京津冀。北京首都国际机场（ＺＢＡＡ）、天
津滨海国际机场（ＺＢＴＪ）、石家庄正定国际机场
（ＺＢＳＪ）。

２）长三角。上海浦东国际机场（ＺＳＰＤ）、上
海虹桥国际机场（ＺＳＳＳ）、南京禄口国际机场（ＺＳ
ＮＪ）、杭州萧山国际机场（ＺＳＨＣ）、合肥新桥国际
机场（ＺＳＯＦ）。

３）珠三角。广州白云国际机场（ＺＧＧＧ）、深
圳宝安国际机场（ＺＧＳＺ）、珠海金湾机场（ＺＧＳＤ）。
３．２．１　初始数据及仿真结果

算例选取 ０８：００—１０：００三个机场群的典型
运行数据，给定模型输入，包括各机场在第１个阶

段的不确定容量分布、第２个阶段的容量实现值，
各航班请求时隙、起飞机场、降落机场、飞行时间，

联程航班及最小周转时间、权重系数等初始数据。

算例规模如表 ６所示。采用基于 ＡＢＣ算法的渐
进二元启发式方法进行模型求解，计算过程与单

机场模型相同，最终统计结果如表７、图３所示。
表 ６　算例规模

Ｔａｂｌｅ６　Ｓｃａｌｅｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｓａｍｐｌｅｓ

机场群 航班数量 进场航班数量 离场航班数量

京津冀 ２４８ ８２ １６６

长三角 ３７２ １３７ ２３５

珠三角 ３０９ ８４ ２２５

表 ７　模型结果对比

Ｔａｂｌｅ７　Ｍｏｄｅｌｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

机场群
权重

系数

与传统模型对比

请求时隙计划时隙差
增加值

运行延误

减少值

时隙分配优化

百分比

京津冀

１ ３６ ５１ １５．３

３ ６７ １７６ ６６．９

长三角
１ ６３ ９１ １０．３

３ １０２ ５１６ ６２．５

珠三角
１ ７５ １３９ ６２．７

３ ８１ ４４５ ７１．３

３．２．２　结果分析
从表７和图３中可以看出，对比传统模型，本

文模型在总体上体现了较大的优越性，提升比例

３５７１
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图 ３　时隙分配优化百分比示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ

均大于１０％，最大的提升是珠三角、权重系数为 ３
的算例，提升比例达到了 ７１．３％，提升最小的是
长三角、权重系数为 １的算例，提升比例达到了
１０．３％。这种提升的原因在３．１．３节中已经进行
了分析，本文模型实现了对“请求时隙计划时隙
差”和“计划时隙运行时隙差”的权衡，以牺牲时
隙请求为代价，通过合理安排时隙计划，充分利用

时隙资源，达到了总体优化的目标。

下面分析权重系数对模型结果的影响。如

表７中所示，算例分别设定权重系数为 １和 ３，可
以看出，在其他输入数据相同的情况下，权重系数

为 ３时本文模型比传统模型提升更大。具体来
说，权重系数为３时，京津冀算例比权重系数为 １
时多 提 升 了 ５１．６％，长 三 角 算 例 多 提 升 了
５２．２％，珠三角算例多提升了 ８．６％。这是因为
当设置权重系数为 ３时，就意味着把减少运行延
误（“计划时隙运行时隙差”）置于更加重要的位
置，由于传统模型的特点，运行延误水平将被放

大，而本文模型虽然可能牺牲更多的航班请求，但

也会显著降低运行水平，因此显示出更大的优

越性。

４　结　论

１）本文提出的不确定容量下时隙分配两阶
段规划单机场模型和多机场模型符合时隙分配两

阶段过程，以航班而不是航班数为变量，将两阶段

规划模型从单机场推广到多机场，与传统时隙分

配模型相比，能够有效地对时隙分配结果进行

优化。

２）本文设计的基于 ＡＢＣ算法的渐进二元启
发式方法，充分考虑了模型的二进制特点，从原问

题的松弛问题出发，渐进增加二进制约束，降低了

模型求解复杂度；利用 ＡＢＣ算法结构简单、易于

实现、参数较少、鲁棒性强的优点，将 ＡＢＣ算法设
计为启发式计算求解器，算例证明，方法可以有效

地对模型进行求解。

３）算例对模型和方法进行了可行性和有效
性验证。算例结果显示，在单机场和多机场情况

下，本文模型均体现了较大优势；同时，模型权重

系数越大，本文模型优势越大，对时隙分配结果提

升效果越大。

未来应从模型完善及应用方面开展进一步研

究。模型主要从考虑机型不同、优先级策略、航路

变更等方面进行完善；应用方面主要考虑在更大

规模的应用场景中对算法有效性进行验证。
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ｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２０１７，２８（３）：６３３６４２．

［３０］ＫＡＲＡＢＯＧＡＤ．Ａｎｉｄｅａｂａｓｅｄｏｎｈｏｎｅｙｂｅｅｓｗａｒｍｆｏｒｎｕｍｅｒｉ

ｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｒ］．Ｋａｙｓｅｒｉ：ＥｒｃｉｙｅｓＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００５．

［３１］江铭炎，袁东风．人工蜂群算法及其应用［Ｍ］．北京：科学出

版社，２０１４：４７５５．

ＪＩＡＮＧＭＹ，ＹＵＡＮＤＦ．Ａｒｔｉｆｉｃｉａｌｂｅｅｃｏｌｏｎｙａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｉｔｓ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２０１４：４７５５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．
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Ｔｗｏｓｔａｇｅｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｍｏｄｅｌｆｏｒｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍ
ｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃａｐａｃｉｔｙ

ＱＩＹａｏ１，ＷＡＮＧＹｉｎｇ１，，ＬＩＡＮＧＹｉｎｇ２，ＹＡＯＤｉ３

（１．ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＭａｎａｇｅｍｅｎｔａｎｄＵＡＶＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００４３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｉｒＦｏｒｃｅＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８９，Ｃｈｉｎａ；

３．ＮａｔｉｏｎａｌＦｌｉｇｈｔＦｌｏｗＭｏｎｉｔｏｒｉｎｇＣｅｎｔｅｒ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｕｎｃｅｒｔａｉｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｕｃｈａｓｂａｄｗｅａｔｈｅｒ，ｉｔｉｓｅａｓｙｔｏｃａｕｓｅａｌａｒｇｅｎｕｍｂｅｒｏｆｆｌｉｇｈｔｄｅ
ｌａｙｓｂｙｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ｔｈｅｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｓ
ｆｉｒｓｔａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｎａｔｗｏｓｔａｇｅｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｍｏｄｅｌｆｏｒｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃａｐａｃｉｔｙｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｈｅｏｒｙｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇａｓｉｎｇｌｅａｉｒｐｏｒｔｍｏｄｅｌａｎｄａｍｕｌｔｉａｉｒｐｏｒｔｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌｓ
ｈｉｇｈｌｉｇｈｔｔｈｅｔｒａｄｅｏｆｆｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｓｃｈｅｄｕｌｅｓｌｏｔ／ｒｅｑｕｅｓｔｓｌｏｔｄｉｓｃｒｅｐａｎｃｉｅｓａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｌｏｔ／ｓｃｈｅｄｕｌｅｓｌｏｔｄｉｓ
ｃｒｅｐａｎｃｉｅｓ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ，ａｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｂｉｎａｒｙｈｅｕｒｉｓｔｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ
ｂａｓｅｄｏｎａｒｔｉｆｉｃｉａｌｂｅｅｃｏｌｏｎｙ（ＡＢＣ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎ．Ｔｈｅｖａ
ｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌａｎｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅｃａｓｅｓｔｕｄｙ，ａｎｄｔｈｅｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｉｍｅｓｌｏｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎ；ｔｗｏｓｔａｇｅｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｈｅｏｒｙ；ａｒｔｉｆｉｃｉａｌｂｅｅｃｏｌｏｎｙ（ＡＢＣ）
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｈｅｕｒｉｓｔｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２６０９：２６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２５．０９２７．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１６０１１８３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｉｎｇｗａｎｇｋｇｄ＠１６３．ｃｏｍ
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｇｚｇｔｇ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：王娜，张权，刘，等．基于可变阶变分模型的医用低剂量ＣＴ图像去噪［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：
１７５７１７６４．ＷＡＮＧＮ，ＺＨＡＮＧＱ，ＬＩＵＹ，ｅｔａｌ．ＭｅｄｉｃａｌｌｏｗｄｏｓｅＣＴｉｍａｇｅｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｖａｒｉａｂｌｅｏｒｄｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１７５７１７６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７７５

基于可变阶变分模型的医用低剂量 ＣＴ图像去噪
王娜１，２，张权１，２，刘１，２，贾丽娜１，２，桂志国１，２，

（１．中北大学 生物医学成像与影像大数据山西省重点实验室，太原 ０３００５１；

２．中北大学 信息与通信工程学院，太原 ０３００５１）

　　摘　　　要：为了降低患者的辐射风险，低剂量 ＣＴ（ＬＤＣＴ）广泛用于临床诊断，但辐射剂
量的减少在重建的 ＬＤＣＴ图像中引入了斑点噪声和条纹伪影。为了提高 ＬＤＣＴ图像的质量，
提出了一种基于可变阶变分模型的后处理技术。所提出的变分模型使用边缘指示器控制变分

阶数，根据图像的特征在一阶全变分（ＴＶ）正则项和二阶有界 Ｈｅｓｓｉａｎ（ＢＨ）正则项之间交替变
换。采用基于快速傅里叶变换（ＦＦＴ）的分裂 Ｂｒｅｇｍａｎ算法求解所提出的变分模型。该模型在
保留高剂量 ＣＴ（ＨＤＣＴ）图像相应结构的同时，有效抑制了斑点噪声和条纹伪影。重建的图像
和实验数据表明，所提出的变分模型比现有的先进模型具有更好的质量。

关　键　词：低剂量 ＣＴ（ＬＤＣＴ）；图像降噪；边缘指示器；全变分 （ＴＶ）；有界 Ｈｅｓｓｉａｎ
（ＢＨ）；快速傅里叶变换（ＦＦＴ）；分裂 Ｂｒｅｇｍａｎ算法

中图分类号：ＴＰ３９１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７５７０８

　　Ｘ射线 ＣＴ为医学诊断和治疗提供了人体主
要的解剖和病理信息

［１］
。近年来，越来越多的临

床医生通过 ＣＴ图像对患者的病症进行更准确的
诊断，甚至借助 ＣＴ图像的引导对病灶进行穿刺
活检，对人体管道、体腔或器官组织内病理性积

液、血肿、或脓肿进行穿刺引流达到治疗的效果。

虽然 ＣＴ技术的发展提高了人类的健康水平，但
是高剂量和累积剂量的 Ｘ射线照射会对人体造
成不可逆转的放射性损害，甚至会诱发癌症和遗

传性疾病
［２５］
，这蕴藏着低剂量 ＣＴ（ＬＤＣＴ）技术研

究和发展的新契机
［６８］
。目前，在临床上降低 ＣＴ

诊断辐射剂量最行之有效的方法是通过调节 ｍＡ
（毫安）或 ｍＡｓ（毫安秒）的设置来降低 Ｘ射线管
电流，但是 Ｘ射线管电流的降低势必导致重建后
的 ＬＤＣＴ图像被斑点噪声和条纹伪影所覆盖，严
重退化的 ＬＤＣＴ图像已不能满足临床诊断需求，

甚至会导致漏诊、误诊，这与医学 ＣＴ技术发展的
初衷相背而驰。

为使获取的 ＬＤＣＴ图像满足临床诊断需求，
有效提高 ＬＤＣＴ图像的质量成为当前的研究热
点

［９１３］
。学者们探索了许多策略

［１４１６］
来 提高

ＬＤＣＴ图像的质量，目前直接对重建的 ＬＤＣＴ图像
实现消除噪声和抑制条形伪影的后处理方法是不

依赖投影数据的，易于集成到大多数 ＣＴ系统中，
为 ＬＤＣＴ成像技术的临床应用发展注入新的活
力。鉴于难以对 ＬＤＣＴ图像中分布不均匀的噪声
和条形伪影进行统计建模，目前大多数后处理技

术往往依赖于更多的启发式（ｈｅｕｒｉｓｔｉｃ）方法。近
２０年来，变分法在图像去噪领域独树一帜，具有
良好的保边去噪性能

［１７１９］
。基于此，研究者们将

变分法应用到医学成像领域并取得新成效。受文

献［１７］启发，本文提出了一种基于可变阶变分模

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909008&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

型的后处理技术，用于改善 ＬＤＣＴ图像的质量，该
模型根据图像的局部特征自适应地选择正则化算

子的阶数，在抑制斑点噪声和条形伪影的同时可

以保留具有临床诊断意义的结构特征。

１　可变阶变分模型

基于变分法的图像降噪是求解关于图像的能

量泛函最优解的问题，而图像降噪是一个不适定

的反问题，所以常常运用正则化理论将不适定问

题转变为适定性问题来求最优解。

首先提出如下凸结合变分正则化模型：

ｍｉｎ
ｕ
Ｅ（ｕ）＝１

２∫Ω（ｕ－ｕ０）２ｄｘｄｙ＋
　　λ∫

Ω
［θ Δ

ｕ＋（１－θ）

Δ２ｕ］ｄｘｄｙ （１）

式中：Ω为图像的定义域；ｕ为降噪后的低剂量图
像；ｕ０为带噪声和伪条纹的低剂量图像；

Δ

为梯

度算子；λ为正则化参数；θ∈［０，１］为变分阶数
控制参数；等式右边第１项为保真项，第２项为对
图像具有平滑作用的正则项。此外，本文模型中

Ｈｅｓｓｉａｎ矩 阵 （即

Δ２ｕ） 记 为：

Δ２ｕ ＝

ｘｘｕ ｙｘｕ

ｘｙｕ ｙｙ[ ]ｕ。显然，合理地选择 θ，本文模型
有以下几种情况：

１）当 θ＝１时，本文模型可以改写为

ｍｉｎ
ｕ
Ｅ（ｕ）＝１

２∫Ω（ｕ－ｕ０）２ｄｘｄｙ＋λ∫Ω

Δ

ｕｄｘｄｙ

（２）
此时模型退化为正则化算子为一阶变分的总

变分（ＴＶ）模型，该模型具有良好的保边性能，但
会产生阶梯效应。

２）当 θ＝０时，本文模型可以改写为

ｍｉｎ
ｕ
Ｅ（ｕ）＝１

２∫Ω（ｕ－ｕ０）２ｄｘｄｙ＋λ∫Ω

Δ２ｕｄｘｄｙ

（３）
此时模型退化为正则化算子为二阶变分的有

界 Ｈｅｓｓｉａｎ（ＢＨ）模型，该模型具有良好的平滑性
能，但是保边能力欠佳。

３）当 θ∈（０，１）时，本文模型类似于 ＴＶＢＨ
模型，兼顾了一阶变分和二阶变分，是对 ＴＶ模型
和 ＢＨ模型的融合。

综上所述，参数 θ的选择决定着本文模型的
滤波形式与滤波性能。由于参数常量 θ通常通过
大量实验来试凑或凭经验取得最佳值，是对全局

内容的粗略评估，忽略了图像的局部特征。

接下来考量图像的局部特征，用边缘扩散函

数 θ（ｚ）来代替常量 θ改善本文模型的自适应性，
提出了可变阶变分模型，优化的模型形式为

ｍｉｎ
ｕ
Ｅ（ｕ）＝１

２∫Ω（ｕ－ｕ０）２ｄｘｄｙ＋
　　λ∫

Ω
［θ（ｚ） Δ

ｕ＋（１－θ（ｚ））

Δ２ｕ］ｄｘｄｙ

（４）

θ（ｚ）＝ｅｘｐ －３．３１４８８
（ｚ／ｋ）[ ]８ （５）

式中：ｋ为边缘阈值参数。
为了更好地保持医学图像中所包含的边缘细

节信息，关于边缘扩散函数 θ（ｚ）的特征检测因子
ｚ的构造，融合了梯度和局部熵 ２种特征检测
算子。

１）图像的梯度
梯度表征了图像灰度值的变化大小和方向，

因此常用梯度模值来区分图像的边缘区域和非边

缘区域。边缘区域梯度较大，平坦区域梯度较小，

但是有些细节信息的梯度与平坦区域相差不大，

噪声点处的梯度甚至比边缘的梯度还要大，这样

梯度边缘检测算子可能会对图像中细节丰富的弱

边缘区域和强噪声点造成误判，导致处理后的图

像细节信息损失或者去噪不彻底。

２）图像的局部熵
局部熵表征了图像中局部区域的像素灰度值

变化的剧烈程度，从而可以反映图像中所包含信

息的丰富程度。一副大小为 Ｍ×Ｎ的灰度图像 ｆ
的熵值定义为

Ｈ＝－∑
Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｐｉ，ｊｌｂｐｉ，ｊ （６）

ｐｉ，ｊ＝
ｆ（ｉ，ｊ）

∑
Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎ

ｊ＝１
ｆ（ｉ，ｊ）

（７）

式中：ｆ（ｉ，ｊ）为位于图像（ｉ，ｊ）点处像素的灰度值；
ｐｉ，ｊ表示（ｉ，ｊ）点处像素的灰度值在大小为 Ｍ×Ｎ
的局部邻域中的分布概率；Ｈ为图像的局部熵。

根据局部熵可以有效地判定图像的局部特

性，在灰度分布复杂的边缘细节区域，局部熵值较

大；在灰度分布均匀的平坦区域，局部熵值较小。

此外，局部熵具有较强的抗噪能力，独立噪声点对

其影响很小。因此，局部熵可被广泛应用于图像

处理中。

根据梯度和局部熵的特性，新的特征检测因

子 ｚ设计为 ｚ＝（

Δ

ｕσ ＋Ｈ），ｕσ为对图像进行参
数为 σ（通常取为 ０．５）的高斯平滑。从式（５）可
知，在给定阈值参数 ｋ的边缘扩散函数的引导下，
本文模型可自适应地选择变分阶数。在强边缘

８５７１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ９期 王娜，等：基于可变阶变分模型的医用低剂量 ＣＴ图像去噪

处，θ（ｚ）≈１，此时正则化算子为一阶变分，能够在
滤除噪声时较好地保护边缘纹理等细节信息；在

平坦区域处，θ（ｚ）≈０，此时正则化算子为二阶变
分，能够很好地平滑噪声；在弱边缘处，０＜θ（ｚ）＜
１，此时正则化算子为混合阶变分，实现较好的保
边去噪效果。

２　可变阶变分模型的数值解法

２．１　离 散 化
为了提高本文提出的可变阶变分模型的运算

速率，类似文献［１７］采用基于快速傅里叶变换
（ＦＦＴ）的分裂 Ｂｒｅｇｍａｎ算法求解。

首先对连续的一阶、二阶和四阶微分算子及

散度算子进行离散化。此外，为了进一步提高分

裂 Ｂｒｅｇｍａｎ算法计算的速度，采用周期性边界条
件使 ＦＦＴ适用于分裂 Ｂｒｅｇｍａｎ算法。设 Ω为尺
寸大小为 Ｍ×Ｎ的二维灰度图像区域，图像列和
行方向的坐标分别用 ｘ和 ｙ表示。在像素点
（ｉ，ｊ）处沿着坐标 ｘ和 ｙ方向的一阶向前差分
记为

＋ｘｕｉ，ｊ＝
ｕｉ，ｊ＋１－ｕｉ，ｊ　　 １≤ ｉ≤ Ｍ，１≤ ｊ＜Ｎ

ｕｉ，１－ｕｉ，ｊ　　　　　１≤ ｉ≤ Ｍ，
{ ｊ＝Ｎ

（８）

＋ｙｕｉ，ｊ＝
ｕｉ＋１，ｊ－ｕｉ，ｊ　　 １≤ ｉ＜Ｍ，１≤ ｊ≤ Ｎ

ｕ１，ｊ－ｕｉ，ｊ　　　　　ｉ＝Ｍ，１≤ ｊ≤
{ Ｎ

（９）
一阶向后差分记为

－ｘｕｉ，ｊ＝
ｕｉ，ｊ－ｕｉ，ｊ－１　　 １≤ ｉ≤ Ｍ，１＜ｊ≤ Ｎ

ｕｉ，１－ｕｉ，Ｎ　　　　　１≤ ｉ≤ Ｍ，ｊ＝
{ １

（１０）

－ｙｕｉ，ｊ＝
ｕｉ，ｊ－ｕｉ－１，ｊ　　 １＜ｉ≤ Ｍ，１≤ ｊ≤ Ｎ

ｕｉ，ｊ－ｕＭ，ｊ　　　　　ｉ＝１，１≤ ｊ≤
{ Ｎ

（１１）
离散的二阶差分记为

＋ｘ
－
ｘｕｉ，ｊ＝

－
ｘ

＋
ｘｕｉ，ｊ＝

　　

ｕｉ，Ｎ－２ｕｉ，ｊ＋ｕｉ，ｊ＋１　　　　　１≤ｉ≤Ｍ，ｊ＝１

ｕｉ，ｊ－１－２ｕｉ，ｊ＋ｕｉ，ｊ＋１　　 １≤ｉ≤Ｍ，１＜ｊ＜Ｎ

ｕｉ，ｊ－１－２ｕｉ，ｊ＋ｕｉ，１　　　　 １≤ｉ≤Ｍ，ｊ＝
{

Ｎ

（１２）

＋ｙ
－
ｙｕｉ，ｊ＝

－
ｙ

＋
ｙｕｉ，ｊ＝

　　

ｕＭ，ｊ－２ｕｉ，ｊ＋ｕｉ＋１，ｊ　　　　　ｉ＝１，１≤ｊ≤Ｎ

ｕｉ－１，ｊ－２ｕｉ，ｊ＋ｕｉ＋１，ｊ　　 １＜ｉ＜Ｍ，１≤ｊ≤Ｎ

ｕｉ－１，ｊ－２ｕｉ，ｊ＋ｕ１，ｊ　　　　 ｉ＝Ｍ，１≤ｊ≤
{

Ｎ

（１３）

＋ｘ
＋
ｙｕｉ，ｊ＝

＋
ｙ

＋
ｘｕｉ，ｊ＝

　　

ｕｉ，ｊ－ｕｉ＋１，ｊ－ｕｉ，ｊ＋１＋ｕｉ＋１，ｊ＋１
　　　　　　　　　１≤ ｉ＜Ｍ，１≤ ｊ＜Ｎ
ｕｉ，ｊ－ｕ１，ｊ－ｕｉ，ｊ＋１＋ｕ１，ｊ＋１
　　　　　　　　　　　ｉ＝Ｍ，１≤ ｊ＜Ｎ
ｕｉ，ｊ－ｕｉ＋１，ｊ－ｕｉ，１＋ｕｉ＋１，１
　　　　　　　　　　　１≤ ｉ＜Ｍ，ｊ＝Ｎ
ｕｉ，ｊ－ｕ１，ｊ－ｕｉ，１＋ｕ１，１ 　　　ｉ＝Ｍ，

















ｊ＝Ｎ

（１４）

－ｘ
－
ｙｕｉ，ｊ＝

－
ｙ

－
ｘｕｉ，ｊ＝

　　

ｕｉ，ｊ－ｕｉ，Ｎ －ｕＭ，ｊ＋ｕＭ，Ｎ　　　 ｉ＝１，ｊ＝１

ｕｉ，ｊ－ｕｉ，ｊ－１－ｕＭ，ｊ＋ｕＭ，ｊ－１
　　　　　　　　　　　 ｉ＝１，１＜ｊ≤ Ｎ
ｕｉ，ｊ－ｕｉ，Ｎ －ｕｉ－１，ｊ＋ｕｉ－１，Ｎ
　　　　　　　　　　　 １＜ｉ≤ Ｍ，ｊ＝１
ｕｉ，ｊ－ｕｉ，ｊ－１－ｕｉ－１，ｊ＋ｕｉ－１，ｊ－１
　　　　　　　　　１＜ｉ≤ Ｍ，１＜ｊ≤

















Ｎ

（１５）

＋ｘ
－
ｙｕｉ，ｊ＝

ｕｉ，ｊ＋１－ｕｉ，ｊ－ｕＭ，ｊ＋１＋ｕＭ，ｊ
　　　　　　　　 ｉ＝１，１≤ ｊ＜Ｎ
ｕｉ，１－ｕｉ，ｊ－ｕＭ，１＋ｕＭ，ｊ
　　　　　　　　　　 ｉ＝１，ｊ＝Ｎ
ｕｉ，ｊ＋１－ｕｉ，ｊ－ｕｉ－１，ｊ＋１＋ｕｉ－１，ｊ
　　　　　　 １＜ｉ≤ Ｍ，１≤ ｊ＜Ｎ
ｕｉ，１－ｕｉ，ｊ－ｕｉ－１，ｊ＋ｕｉ－１，ｊ
　　　　　　　 １＜ｉ≤ Ｍ，



















ｊ＝Ｎ

（１６）

＋ｙ
－
ｘｕｉ，ｊ＝

ｕｉ＋１，ｊ－ｕｉ，ｊ－ｕｉ＋１，Ｎ ＋ｕｉ，Ｎ
　　　　　　　　 １≤ ｉ＜Ｍ，ｊ＝１
ｕ１，ｊ－ｕｉ，ｊ－ｕ１，Ｎ ＋ｕｉ，Ｎ
　　　　　　　　　　 ｉ＝Ｍ，ｊ＝１
ｕｉ＋１，ｊ－ｕｉ，ｊ－ｕｉ＋１，ｊ－１＋ｕｉ，ｊ－１
　　　　　 １≤ ｉ＜Ｍ，１＜ｊ≤ Ｎ
ｕ１，ｊ－ｕｉ，ｊ－ｕ１，ｊ－１＋ｕｉ，ｊ－１
　　　　　　　　 ｉ＝Ｍ，１＜ｊ≤



















Ｎ

（１７）
离散的四阶差分形式如式（１８）～式（２０）所

示，其中关于边界的有限差分的离散形式可参考

式（１２）～式（１５）。

＋ｘ
－
ｘ

－
ｘ

＋
ｘｕｉ，ｊ＝６ｕｉ，ｊ＋ｕｉ，ｊ＋２＋ｕｉ，ｊ－２－

　　４ｕｉ，ｊ＋１－４ｕｉ，ｊ－１ （１８）

＋ｙ
－
ｙ

－
ｙ

＋
ｙｕｉ，ｊ＝６ｕｉ，ｊ＋ｕｉ＋２，ｊ＋ｕｉ－２，ｊ－

　　４ｕｉ＋１，ｊ－４ｕｉ－１，ｊ （１９）
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－ｘ
－
ｙ

＋
ｘ

＋
ｙｕｉ，ｊ＝

－
ｙ

－
ｘ

＋
ｙ

＋
ｘｕｉ，ｊ＝

　　４ｕｉ，ｊ＋ｕｉ＋１，ｊ＋１＋ｕｉ－１，ｊ＋１＋ｕｉ＋１，ｊ－１＋ｕｉ－１，ｊ－１－
　　２（ｕｉ，ｊ＋１＋ｕｉ，ｊ－１＋ｕｉ＋１，ｊ＋ｕｉ－１，ｊ） （２０）

离散化的梯度、Ｈｅｓｓｉａｎ矩阵为

Δ

ｕ＝（＋ｘｕ　
＋
ｙｕ） （２１）

Δ２ｕ＝
－ｘ

＋
ｘｕ ＋ｙ

＋
ｘｕ

＋ｘ
＋
ｙｕ －ｙ

＋
ｙ

[ ]ｕ （２２）

最后对于任意 ｐ＝（ｐ１　ｐ２）的一阶散度 ｄｉｖ，

任意 ｑ＝
ｑ１ ｑ２
ｑ３ ｑ[ ]

４

的二阶散度 ｄｉｖ２的离散形式分

别记为

ｄｉｖ（ｐ）ｉ，ｊ＝
－
ｘ（ｐ１）ｉ，ｊ＋

－
ｙ（ｐ２）ｉ，ｊ （２３）

ｄｉｖ２（ｑ）ｉ，ｊ＝
＋
ｘ

－
ｘ（ｑ１）ｉ，ｊ＋

－
ｙ

－
ｘ（ｑ２）ｉ，ｊ＋

　　－ｘ
－
ｙ（ｑ３）ｉ，ｊ＋

＋
ｙ

－
ｙ（ｑ４）ｉ，ｊ （２４）

２．２　本文模型的分裂 Ｂｒｅｇｍａｎ算法
为了求得本文提出的可变阶变分模型的能量

泛函的最优值，首先引入辅助变量 ｗ、ｖ，Ｂｒｅｇｍａｎ
迭代参数 ｂ、ｄ和惩罚参数 θ１、θ２。将本文提出模
型的能量泛函转换为以下形式：

Ｅ（ｕ，ｗ，ｖ；ｂ，ｄ）＝１
２∫Ω（ｕ－ｕ０）２ｄｘｄｙ＋

　　λ∫
Ω
［θ（ｚ）ｗ ＋（１－θ（ｚ））ｖ］ｄｘｄｙ＋

　　
θ１
２∫Ω（ｗ－

Δ

ｕ－ｂ）２ｄｘｄｙ＋

　　
θ２
２∫Ω（ｖ－

Δ２ｕ－ｄ）２ｄｘｄｙ （２５）

式中：ｗ＝（ｗ１　ｗ２）为一个与函数 ｕ的梯度相关

的二维函数且 ｗ＝

Δ

ｕ；ｖ＝
ｖ１ ｖ２
ｖ３ ｖ[ ]

４

为一个与函数

ｕ的 Ｈｅｓｓｉａｎ矩阵相关的四维向量函数且 ｖ＝

Δ２ｕ；ｂ＝（ｂ１　ｂ２）代表约束 ｗ＝

Δ

ｕ的 Ｂｒｅｇｍａｎ迭

代参数；ｄ＝
ｄ１ ｄ２
ｄ３ ｄ[ ]

４

代表约束 ｖ＝

Δ２ｕ的 Ｂｒｅｇ

ｍａｎ迭代参数。
接下来固定变量（ｗ，ｖ；ｂ，ｄ），得到关于 ｕ的

欧拉方程为

ｕ－θ１ｄｉｖ（

Δ

ｕ）＋θ２ｄｉｖ
２
（

Δ２ｕ）＝

　　ｕ０－θ１ｄｉｖ（ｗ－ｂ）＋θ２ｄｉｖ
２
（ｖ－ｄ） （２６）

根据式（２１）～式（２４）可得式（２６）的离散形式为
ｕｉ，ｊ－θ１（

－
ｘ

＋
ｘｕｉ，ｊ＋

－
ｙ

＋
ｙｕｉ，ｊ）＋

　　θ２（
＋
ｘ

－
ｘ

－
ｘ

＋
ｘｕｉ，ｊ＋

－
ｙ

－
ｘ

＋
ｙ

＋
ｘｕｉ，ｊ＋

　　－ｘ
－
ｙ

＋
ｘ

＋
ｙｕｉ，ｊ＋

＋
ｙ

－
ｙ

－
ｙ

＋
ｙｕｉ，ｊ）＝Ｇｉ，ｊ （２７）

式中：Ｇｉ，ｊ为式（２６）等号右侧部分，离散形式为

Ｇｉ，ｊ＝ｕ０－θ１（
－
ｘ（ｗ１ｉ，ｊ－ｂ１ｉ，ｊ）＋

－
ｙ（ｗ２ｉ，ｊ－ｂ２ｉ，ｊ））＋

　　θ２（
＋
ｘ

－
ｘ（ｖ１ｉ，ｊ－ｄ１ｉ，ｊ）＋

－
ｙ

－
ｘ（ｖ２ｉ，ｊ－ｄ２ｉ，ｊ）＋

　　－ｘ
－
ｙ（ｖ３ｉ，ｊ－ｄ３ｉ，ｊ）＋

＋
ｙ

－
ｙ（ｖ４ｉ，ｊ－ｄ４ｉ，ｊ））（２８）

在周期边界的条件下，对等式（２７）两端分别
进行离散傅里叶变换，变换形式为

#

（ｕｉ，ｊ－θ１（
－
ｘ

＋
ｘｕｉ，ｊ＋

－
ｙ

＋
ｙｕｉ，ｊ）＋

　　θ２（
＋
ｘ

－
ｘ

－
ｘ

＋
ｘｕｉ，ｊ＋

－
ｙ

－
ｘ

＋
ｙ

＋
ｘｕｉ，ｊ＋

　　－ｘ
－
ｙ

＋
ｘ

＋
ｙｕｉ，ｊ＋

＋
ｙ

－
ｙ

－
ｙ

＋
ｙｕｉ，ｊ））＝#

（Ｇｉ，ｊ）

（２９）
式中：

#

为傅里叶变换符号。

式（２９）关于离散频率 ｒ和 ｓ的等价形式为
τ#（ｕｉ，ｊ）＝#

（Ｇｉ，ｊ） （３０）

τ＝１－２θ１ ｃｏｓ
２πｓ( )Ｎ ＋ｃｏｓ２πｒ( )Ｍ －( )２＋

　　４θ２ ｃｏｓ
２πｓ( )Ｎ ＋ｃｏｓ２πｒ( )Ｍ －( )２

２

（３１）

通过对式（２９）进行傅里叶逆变换，求得 ｕ的
解析解：

ｕｉ，ｊ＝$ #

－１ #

（Ｇｉ，ｊ）( )( )τ
（３２）

式中：
#

－１
为傅里叶逆变换符号；

$

为复数的

实部。

此外，关于变量 ｗ的更新，通过固定（ｕ，ｗ；ｂ，
ｄ），获得与 ｗ相关的欧拉方程：

λθ（ｚ） ｗ
ｗ
＋θ１（ｗ－

Δ

ｕ－ｂ）＝０ （３３）

式（３３）关于 ｗ的解析解可以用如下二维广
义软阈值公式求得：

ｗｉ，ｊ＝ｍａｘ

Δ

ｕｉ，ｊ＋ｂｉ，ｊ －
λ
θ１
θ（ｚ），( )０

Δ

ｕｉ，ｊ＋ｂｉ，ｊΔ

ｕｉ，ｊ＋ｂｉ，ｊ
（３４）

采用同样的方法更新变量 ｖ，其解析解为

ｖｉ，ｊ＝ｍａｘ

Δ２ｕｉ，ｊ＋ｂｉ，ｊ －
λ
θ２
（１－θ（ｚ）），( )０·

　　

Δ２ｕｉ，ｊ＋ｄｉ，ｊΔ２ｕｉ，ｊ＋ｄｉ，ｊ
（３５）

最后更新 Ｂｒｅｇｍａｎ迭代参数 ｂ、ｄ。
综上所述，本文提出的可变阶变分模型的基

于 ＦＦＴ的分裂 Ｂｒｅｇｍａｎ算法的求解流程可以归
结如下：

步骤 １　初始化：ｕ０（ｕ０ 设定为待改善的
ＬＤＣＴ图像）。

步骤２　初始化：（ｗ，ｖ；ｂ，ｄ）＝０。
步骤３　设定参数 λ、θ１及 θ２。
步骤４　由（ｕ，ｗ，ｖ）＝ａｒｇｍｉｎ

ｕ，ｗ，ｖ
Ｅ（ｕ，ｗ，ｖ；ｂ，

ｄ）更新变量 ｕ、ｗ及 ｖ。
步骤 ５　更新 Ｂｒｅｇｍａｎ迭代参数 ｂ：ｂ←ｂ＋

０６７１
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Δ

ｕ－ｗ。
步骤 ６　更新 Ｂｒｅｇｍａｎ迭代参数 ｄ：ｄ←ｄ＋

Δ２ｕ－ｖ。

步骤７　若满足迭代终止条件：ｕ
ｎ－ｕｎ－１

ｕｎ
＜

１０－６时（ｕｎ和 ｕｎ－１分别为图像第 ｎ次和第 ｎ－１
次迭代滤波后的结果），则停止迭代。反之，则转

至步骤４，直到满足终止条件。

３　实验结果与分析

为了验证本文提出的可变阶变分模型对医用

ＬＤＣＴ图像的去噪性能及在临床应用上的价值，
选择实际 ＣＴ扫描的胸腔体模、临床数据作为实
验对象，其尺寸均为 ５１２ｍｍ×５１２ｍｍ。图 １（ａ）
为胸腔体模 ＨＤＣＴ图像，其通过一台多排探测器
西门子１６ＣＴ扫描仪在管电流为２４０ｍＡｓ、管电压
为１２０ｋＶｐ（千伏峰值）的高剂量扫描协议下实际
扫描一个人体胸腔的仿真体模，获得经反投影重

建（ＦｉｌｔｅｒｅｄＢａｃｋＰｒｏｊｅｃｔｉｏｎ，ＦＢＰ）算法重建后的图
像，再利用大尺度邻域非局部伪影抑制（ＡＳＬＮ
ＬＭ）算法对重建后的图像质量进行进一步的改善
而获得

［２０］
。图 １（ｂ）为胸腔体模 ＬＤＣＴ图像，其

是通过将管电流降为 ３０ｍＡｓ，在此低剂量的条件
下扫描胸腔仿真体模的同一部位，经 ＦＢＰ重建后
获得。图２（ａ）为胸腔体模 ＨＤＣＴ图像的局部放
大部分，图２（ｂ）为胸腔体模 ＬＤＣＴ图像的局部放
大部分。图３（ａ）为临床胸腔 ＬＤＣＴ数据，该数据
是在管电流为 ６０ｍＡｓ、管电压为 １２０ｋＶｐ的低剂
量扫描协议下得到的 ＦＢＰ重建后的 ＤＩＣＯＭ格式
的低剂量图像。图４（ａ）和图５（ａ）分别为临床腹

图 １　真实胸腔体模 ＬＤＣＴ图像降噪结果的视觉比较

Ｆｉｇ．１　ＶｉｓｕａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｏｉｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｎＬＤＣＴ

ｉｍａｇｅｏｆａｃｔｕａｌｔｈｏｒａｃｉｃｐｈａｎｔｏｍ

图 ２　真实胸腔体模局部放大图的视觉比较

Ｆｉｇ．２　Ｖｉｓｕａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｏｉｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｎｔｈｅｌｏｃａｌ

ｅｎｌａｒｇｅｄｄｒａｗｉｎｇｂｙｔｈｅｓｑｕａｒｅｓｉｎＦｉｇ．１（ａ）．

图 ３　临床胸腔 ＬＤＣＴ图像降噪结果的视觉比较

Ｆｉｇ．３　Ｖｉｓｕａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｏｉｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｎ

ＬＤＣＴｉｍａｇｅｏｆｃｌｉｎｉｃａｌｔｈｏｒａｃｉｃ

图 ４　临床腹腔 ＬＤＣＴ图像降噪结果的视觉比较

Ｆｉｇ．４　Ｖｉｓｕａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｏｉｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｎ

ＬＤＣＴｉｍａｇｅｏｆｃｌｉｎｉｃａｌａｂｄｏｍｉｎａｌ
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图 ５　临床盆腔 ＬＤＣＴ图像降噪结果的视觉比较

Ｆｉｇ．５　Ｖｉｓｕａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｎｏｉｓｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｎ

ＬＤＣＴｉｍａｇｅｏｆｃｌｉｎｉｃａｌｐｅｌｖｉｃ

腔和盆腔 ＬＤＣＴ数据，这 ２个数据是将辐射剂量
降为标准剂量的 ２５％的低剂量扫描协议下得到
的 ＦＢＰ重建后的 ＤＩＣＯＭ格式的低剂量图像。

实验中，分别采用 ＴＶＢＨ模型［１７］
、ＥＷＳＯ模

型
［１８］
、ＮＬＭ模型［２１］

和本文模型对胸腔体模 ＬＤＣＴ
图像和临床 ＬＤＣＴ图像进行处理。本文模型的
边缘扩散函数 θ（ｚ）中，ｋ是一个重要参数，其决
定着要保持边缘的对比度并影响扩散过程。更

具体地说，如果 ｋ值过大，图像的边缘被过度平
滑；如果 ｋ值过小，图像中的一些噪声和伪影难
以滤除。经大量实验验证，当 ｋ＝１０时，本文模
型降噪效果最佳。对于胸腔体模，本文模型的

参数设定为：λ＝３０，θ１＝θ２＝５。对于临床胸腔
数据，本文模型的参数设定为：λ＝８０，θ１＝θ２＝
１０。对于临床腹腔和盆腔数据，本文模型的参
数设定为：λ＝５０，θ１＝θ２＝１０。为了客观说明本
文模型的性能，其他对比模型的参数均按取得

最优降噪效果设定。图 １～图 ５展示了各模型
的降噪结果。

观察图 １可知，本文模型对胸腔体模 ＬＤＣＴ
图像降噪效果在视觉上整体优于其他 ３种模型。
为了更清晰地展示各模型的降噪效果，对图 １进
行了局部放大（见图 ２）。图 ２（ｃ）为 ＴＶＢＨ模型
的降噪效果，该模型有效去除了噪声和条形伪影，

但是过度平滑 ＬＤＣＴ图像的一些细节信息会造成
临床诊断的误诊。图 ２（ｄ）为 ＥＷＳＯ模型的处理
结果，该模型虽然可以抑制大部分噪声和条形伪

影，但是把 ＬＤＣＴ图像的组织结构附近的伪影误
判为结构信息保留了下来，不能满足临床诊断需

求。图２（ｅ）所示 ＮＬＭ模型的结果较好地保留了
边缘信息，但是丢失了一些细小结构，同时也引入

了一些新的细小伪影，亦不能满足临床诊断需求。

图２（ｆ）为本文模型的去噪结果，相对于其他 ３种
对比模型，本文模型在抑制 ＬＤＣＴ图像的条形伪
影和边缘保持方面具有明显优势，其处理结果与

ＨＤＣＴ图像最为相似，具有更加理想的视觉效果，
为临床诊断带来便利。临床医学图像含有大量的

弱边缘信息，相对仿真体模而言，临床医学 ＬＤＣＴ
图像的伪影去除难度更大。为了进一步验证本文

模型在临床上的有效性，图３～图５给出了各模型
对临床数据 ＬＤＣＴ图像的处理结果。根据对比结
果可知，ＴＶＢＨ模型很好地滤除了条形伪影，但是
严重破坏了 ＬＤＣＴ图像中组织结构；ＥＷＳＯ模型和
ＮＬＭ模型的处理结果均含有部分伪影，视觉效果
较差；本文模型可以有效滤除 ＬＤＣＴ图像中的条形
伪影，而且较好地保留了 ＬＤＣＴ图像中的边缘组织
结构信息，比其他３种模型具有更佳的视觉效果。

此外，为了验证上述实验的有效性和合理性，

针对图１（ａ）所示的实际胸腔体模采用峰值信噪
比（ＰｅａｋＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＰＳＮＲ）、平均结构相
似度 （ＭｅａｎＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＳｉｍｉｌａｒｉｔｙＩｎｄｅｘＭｅａｓｕｒｅ，
ＭＳＳＩＭ）和降噪时间作为衡量各模型去噪性能的
客观性能评价指标，如表１所示。显然，本文模型
相比于其他３种模型取得了较高的 ＰＳＮＲ值和
ＭＳＳＩＭ值，这与上述实验的视觉效果对比图是吻
合的，说明本文模型处理结果的降噪效果最优，且

与对应的 ＨＤＣＴ图像的相似度最高。另外，本文
模型的降噪时间略高于 ＴＶＢＨ模型和 ＥＷＳＯ模
型，明显低于 ＮＬＭ模型，总的来说耗时较短，便于
应用于临床中。针对图 ３～图 ５中的（ａ）图所示
的临床数据缺乏高质量的参考图像，采用信噪

比
［２２］
（ＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＳＮＲ）对局部感兴趣

区域（ＲＯＩ）进行质量评价，如表 ２所示。可以看
出，本文模型对临床 ＬＤＣＴ图像处理结果的定量
评价均优于其他模型，进一步说明了本文模型处

理临床数据的有效性。综上所述，本文模型是一

个综合性能较优的去噪模型。

表 １　实际胸腔体模的定量比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｑｕａｎｔｉｆｉｅｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｃｔｕａｌ

ｔｈｏｒａｃｉｃｐｈａｎｔｏｍ

降噪模型

ＰＳＮＲ／ｄＢ ＭＳＳＩＭ 除噪时间／ｓ

ＴＶＢＨ模型 ２５．２５９３ ０．８８６４ １９．４５

ＥＷＳＯ模型 ２４．２１３９ ０．９１４９ １０．８３

ＮＬＭ模型 ２６．６６４１ ０．９０８８ ３７９．７８

本文模型 ２７．２０５１ ０．９２６６ ２７．８８
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表 ２　临床数据的 ＳＮＲ值比较

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳＮＲｖａｌｕｅｓｏｆｃｌｉｎｉｃａｌｄａｔａ

ＬＤＣＴ图像及
降噪模型

ＲＯＩ１ ＲＯＩ２ ＲＯＩ３ ＲＯＩ１ ＲＯＩ２ ＲＯＩ３ ＲＯＩ１ ＲＯＩ２ ＲＯＩ３

ＬＤＣＴ图像 ０．５２９０ ０．０４９７ ０．０９３７ ０．０７３３ ０．２７５６ ０．１２００ ０．０６７０ １．２０１４ ０．０６９９

ＴＶＢＨ模型 ９．３０６３ ０．０５４７ ０．０９８３ ０．１６５０ ０．６９７８ ０．２０９４ ０．３４１７ ２．４２１４ ０．０７８０

ＥＷＳＯ模型 １４．３８６６ ０．０５４６ ０．０９９２ ０．０９３５ ０．４８５６ ０．１６２４ ０．１０８５ １．３２０２ ０．０７２２

ＮＬＭ模型 １．３０１１ ０．０５８０ ０．０９４６ ０．１７３１ ０．８９０９ ０．１５９４ ０．１１０５ １．４４６７ ０．０６９７

本文模型 ２６．２７０６ ０．３６０８ ２．０９９４ ０．８７５０ １．２８８４ １．１２９７ ０．６４１６ ３．０４９５ ０．０９３１

４　结　论

本文针对 ＬＤＣＴ图像存在严重的斑点噪声和
条纹伪影问题，提出了一种可变阶变分模型降噪

模型。该模型兼顾了一阶变分模型和二阶变分模

型的优点，根据图像的梯度模值和局部熵融合的

特征检测因子将图像划分为平坦区域和细节区

域，在不同的区域自适应地选择变分阶数，从而实

现不同的扩散模式。同时采用基于 ＦＦＴ的分裂
Ｂｒｅｇｍａｎ算法求解所提出的变分模型，提高了运
算速度。仿真实验表明，本文所提出的可变阶变

分模型不但有效地去除了 ＬＤＣＴ图像中存在的噪
声和条纹伪影，而且很好地保留了图像的边缘细

节，明显改善了 ＬＤＣＴ图像的质量，获得了与
ＨＤＣＴ图相近的视觉效果，适用于临床诊断，具有
实际应用价值。
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ｇｅｓ．Ｔｈｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌｈａｓｂｅｔｔｅｒｑｕａｌｉｔｙｔｈａｎ
ｓｏｍｅｅｘｉｓｔｉｎｇｓｔａｔｅｏｆｔｈｅａｒｔｍｏｄｅｌｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｏｗｄｏｓｅＣＴ（ＬＤＣＴ）；ｉｍａｇｅｄｅｎｏｉｓｉｎｇ；ｅｄｇｅｉｎｄｉｃａｔｏｒ；ｔｏｔａｌｖａｒｉａｔｉｏｎ（ＴＶ）；ｂｏｕｎｄｅｄ
Ｈｅｓｓｉａｎ（ＢＨ）；ｆａｓｔＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍ（ＦＦＴ）；ｓｐｌｉｔＢｒｅｇｍａｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０４０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０５０７１６：５３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４３０．１７０７．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６７１４１３，６１８０１４３８）；ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｎｄＥｑｕｉｐｍｅｎｔ

ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔｏｆＣｈｉｎａ（２０１４ＹＱ２４０４４５０８）；ＳｈａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒＲｅｔｕｒｎｅｄＳｃｈｏｌａｒｓ（ＭａｉｎＰｒｏｇｒａｍ），
Ｃｈｉｎａ（２０１６０８５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇｚｇｔｇ＠１６３．ｃｏｍ
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空间目标的 ＩＳＡＲ成像及轮廓特征提取
杨虹，张雅声，尹灿斌

（航天工程大学，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：空间目标的逆合成孔径雷达（ＩＳＡＲ）成像由于受自身遮挡及噪声干扰等影
响，导致生成的 ＩＳＡＲ像难以直接进行图像分析及目标识别。由此，以空间目标的 ＩＳＡＲ成像
建模为基础对 ＩＳＡＲ像处理及特征提取展开了研究。首先，分别建立了目标卫星的 ＩＳＡＲ成像
模型、ＩＳＡＲ信号模型及 ＩＳＡＲ图像函数提取模型，并经过旁瓣抑制与相干斑滤波等初步处理得
到了目标卫星的 ＩＳＡＲ像。其次，采用 Ｏｔｓｕ算法、ｃａｎｎｙ算子及 Ｈｏｕｇｈ变换使卫星旋转至最长
轴平行于像平面横轴，通过闭运算填充卫星内部孔洞，去除外部孤立噪声，并基于连通域思想

分割出卫星所在子区域，实现了卫星的轮廓提取。所设计的图像处理算法能有效改善 ＩＳＡＲ
像质量，提取的卫星轮廓线能较好地勾勒出目标卫星的外形结构，为进一步展开卫星的识别工

作奠定了重要基础。

关　键　词：空间目标；逆合成孔径雷达 （ＩＳＡＲ）；ＩＳＡＲ成像；图像处理；轮廓特征
中图分类号：ＴＮ９５１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７６５１２

　　逆合成孔径雷达（ＩｎｖｅｒｓｅＳｙｎｔｈｅｔｉｃＡｐｅｒｔｕｒｅ
Ｒａｄａｒ，ＩＳＡＲ）成像具有全天时、全天候、远距离、
高分辨等特点，其能够提供丰富的目标结构信息。

利用 ＩＳＡＲ进行空间目标成像是空间态势感知的
重要内容，是夺取未来空天优势的重要保障。但

是由于各种干扰因素及噪声的存在，导致 ＩＳＡＲ
像的质量受损，难以直接用于图像特征提取及空

间目标识别等应用。为了解决该问题，开展 ＩＳＡＲ
像的图像处理与改进显得尤为重要。文献［１］研
究了 ＩＳＡＲ像斑点噪声的去除方法，并利用分水
岭法进行 ＩＳＡＲ像分割；文献［２］针对 ＩＳＡＲ像存
在的低散斑噪声，使用线性滤波器及中值滤波器

提高图像质量，并在图像质量严重受损时利用

Ｌｅｅ滤波器替代中值滤波器；文献［３］研究了利用
色散相拉伸变换对数字图像进行边缘检测的方

法；文献［４］在数据不可用或严重受损的条件下
提出利用梯度恢复算法对 ＩＳＡＲ像进行分析与恢

复；文献［５］针对雷达散射截面积（ＲａｄａｒＣｒｏｓｓ
Ｓｅｃｔｉｏｎ，ＲＣＳ）数据丢失的情况，利用压缩感知算
法生成目标的 ＩＳＡＲ像，并利用极化映射方法提
取了目标特征；文献［６］提出利用全局迭代阈值
及局部散射点强度削减法分别对斑点噪声与横条

纹干扰进行抑制，并通过形态学、邻域平均法及图

像归一化处理最终实现了 ＩＳＡＲ像的预处理。上
述研究成果均可用于 ＩＳＡＲ像的处理与改进，但
是缺乏针对空间目标 ＩＳＡＲ像实际问题（如内部
空洞存在、轮廓线损坏等）的具体研究方案。

基于 ＩＳＡＲ像的特征向量提取主要包括 ＩＳＡＲ
像数据生成、噪声抑制、边缘检测及轮廓特征提取

等步骤。文献［７］研究了提取目标几何特征进行
目标识别的方法；文献［８］提出了侧抑制神经网
络算法在目标识别中的应用；文献［９］利用点目
标仿真算法生成轨道目标的 ＩＳＡＲ像，并通过提
取尺寸等参数进行了目标识别；文献［１０］研究了

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909009&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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基于目标轮廓特征的分类器融合算法效果，并对

４种融合算法的识别性能进行了对比分析；文献
［１１１２］提出了基于几何散列法的 ＩＳＡＲ像自动
识别方法及基于局部非负矩阵分解特征空间优化

的 ＩＳＡＲ像识别算法；文献［１３］分别从目标微动
特征、目标电磁特征等方面对 ＩＳＡＲ像目标特征
的提取方法展开了研究；文献［１４］提出利用酉
ＥＳＰＲＩＴ方法提取目标闭合轮廓线，为 ＩＳＡＲ目标
识别提供了更加稳定的特征；文献［１５１７］针对
ＩＳＡＲ像目标识别的特征提取与识别问题展开了
深入研究。对于 ＩＳＡＲ像特征向量尺度单一问
题，文献［１５］提出了一种基于直方图统计量的特
征提取方法；文献［１６］提出了一种基于分块双向
二维投影梯度非负矩阵分解的特征向量提取方

法，解决了特征提取过程中不允许负分解量存在

的问题；文献［１７］从融合角度出发，研究了 ＩＳＡＲ
像的 Ｇａｂｏｒ特征，提出了一种基于 Ｇａｂｏｒ小波变
换幅值特征和相位特征相融合的 ＩＳＡＲ像目标识
别算法。

利用神经网络算法对空间目标进行识别时，

需要确定目标在帧中的精确位置，解决该问题的

方法之一在于利用目标轮廓线生成图像的矢量

图，但由于实际情况中噪声干扰的存在，使得目标

轮廓线模糊，增加了轮廓特征提取难度。对此，本

文基于 ＩＳＡＲ成像模型、ＩＳＡＲ信号模型及 ＩＳＡＲ
图像函数提取模型，设计了图像处理算法，该算法

可以应用于不同目标的 ＩＳＡＲ像。

１　ＩＳＡＲ成像模型、坐标转换及方位
分辨率

１．１　ＩＳＡＲ成像模型
建立 ＩＳＡＲ的卫星观测坐标系 Ｏｘｙｚ，卫星在

观测坐标系 Ｏｘｙｚ中以速度 Ｖ运动。以卫星的几
何中心为原点，建立卫星的本体坐标系 Ｏ′ＸＹＺ，原
点 Ｏ′与卫星几何中心重合。在本体坐标系中建
立卫星的三维网格模型，利用三维网格模型上均

匀分布的节点描述卫星的几何特性，如图１所示。
Ｎ为卫星三维网格模型上的任一节点，当前

ＩＳＡＲ到节点 Ｎ的测量距离矢量为 ＲＮ（ｐ）＝

［ｘＮ（ｐ），ｙＮ（ｐ），ｚＮ（ｐ）］
Ｔ
，其可由观测坐标系 Ｏｘｙｚ

的原点 Ｏ到节点 Ｎ的距离矢量表示：
ＲＮ（ｐ）＝ＲＯ′（ｐ）＋ＧＲＯ′Ｎ （１）
式中：ＲＯ′（ｐ）＝［ｘＯ′（ｐ），ｙＯ′（ｐ），ｚＯ′（ｐ）］为第 ｐ个
脉冲时ＩＳＡＲ到卫星几何中心的距离矢量，由表
达式 ＲＯ′（ｐ）＝ＲＯ′（ｐ－１）＋Ｖ·Ｔ确定，ｐ为发射

图 １　ＩＳＡＲ成像几何模型

Ｆｉｇ．１　ＩＳＡＲｉｍａｇｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌ

的脉冲数，ｐ∈｛１，２，…，Ｍ｝，Ｍ为发射的脉冲总
数，Ｔ为脉冲重复周期，ＲＯ′（０）＝［ｘＯ′（０），
ｙＯ′（０），ｚＯ′（０）］为 ＩＳＡＲ在第 １个脉冲 ｐ＝１时与
卫星几何中心的距离矢量，Ｖ＝［Ｖｃｏｓα，Ｖｃｏｓβ，
Ｖｃｏｓγ］为卫星的运动速度矢量，ｃｏｓα、ｃｏｓβ、
ｃｏｓγ为速度矢量的方向余弦，且满足 ｃｏｓγ ＝

１－ｃｏｓ２α－ｓｉｎ２槡 β；ＲＯ′Ｎ ＝［ＸＯ′Ｎ，ＹＯ′Ｎ，ＺＯ′Ｎ］为本
体坐标系 Ｏ′ＸＹＺ中卫星几何中心到节点 Ｎ的距
离矢量，ＸＯ′Ｎ ＝ｍ（ΔＸ），ＹＯ′Ｎ ＝ｎ（ΔＹ），ＺＯ′Ｎ ＝
ｑ（ΔＺ），ｍ、ｎ、ｑ分别为节点 Ｎ在本体坐标系
Ｏ′ＸＹＺ中的离散坐标，ΔＸ、ΔＹ、ΔＺ为三维网格模
型的网格单元尺寸；Ｇ为本体坐标系 Ｏ′ＸＹＺ到观

测坐标系 Ｏｘｙｚ的转移矩阵，即：










ｘ
ｙ
ｚ
＝Ｇ·











Ｘ
Ｙ
Ｚ
，转

移矩阵 Ｇ可由欧拉表达式表示为
ａ１１ ＝ｃｏｓθ１ｃｏｓθ３－ｓｉｎθ１ｃｏｓθ２ｓｉｎθ３
ａ１２ ＝－ｃｏｓθ１ｓｉｎθ３－ｓｉｎθ１ｃｏｓθ２ｃｏｓθ３
ａ１３ ＝ｓｉｎθ１ｓｉｎθ２
ａ２１ ＝ｓｉｎθ１ｃｏｓθ３＋ｃｏｓθ１ｃｏｓθ２ｓｉｎθ３
ａ２２ ＝－ｓｉｎθ１ｓｉｎθ３＋ｃｏｓθ１ｃｏｓθ２ｃｏｓθ３
ａ２３ ＝－ｃｏｓθ１ｓｉｎθ２
ａ３１ ＝ｓｉｎθ２ｓｉｎθ３
ａ３２ ＝ｓｉｎθ２ｃｏｓθ３
ａ３３ ＝ｃｏｓθ





















２

（２）

其中：θ１、θ２、θ３的表达式为

θ１ ＝ａｒｃｔａｎ －
Ａ( )Ｂ （３）

θ２ ＝ａｒｃｃｏｓ
Ｃ

（Ａ２＋Ｂ２＋Ｃ２）( )１２ （４）
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　第 ９期 杨虹，等：空间目标的 ＩＳＡＲ成像及轮廓特征提取

θ３ ＝ａｒｃｃｏｓ
ＶｘＢ－ＶｙＡ

［（Ａ２＋Ｂ２）（Ｖ２ｘ ＋Ｖ
２
ｙ ＋Ｖ

２
ｚ）］

( )１２
（５）

式中：Ａ、Ｂ、Ｃ分别为基准平面 Ｑ的法向量分量；
Ｖｘ、Ｖｙ、Ｖｚ分别为卫星速度矢量的分量。该基准平
面 Ｑ的定义为：过观测坐标系 Ｏｘｙｚ原点 Ｏ、卫星
几何中心在第 ｐ次脉冲时位置 Ｏ′（ｘＯ′（ｐ），
ｙＯ′（ｐ），ｚＯ′（ｐ））及第 ｐ次脉冲内卫星运动轨迹线
方程所确定的平面。第 ｐ次脉冲内的卫星运动轨
迹线方程可以表示为（ＩＳＡＲ的一个合成孔径时间
为微秒级，因此在一个合成孔径时间内将卫星运

动轨迹近似为直线运动）

ｘ－ｘＯ′（ｐ）
Ｖｘ

＝
ｙ－ｙＯ′（ｐ）
Ｖｙ

＝
ｚ－ｚＯ′（ｐ）
Ｖｚ

（６）

其矩阵方程可描述为

ｄｅｔ
ｘ ｙ ｚ

ｘＯ′（ｐ） ｙＯ′（ｐ） ｚＯ′（ｐ）
Ｖｘ Ｖｙ Ｖ









ｚ

＝０ （７）

式（７）也可以写为
Ａｘ＋Ｂｙ＋Ｃｚ＝０ （８）
式中：

Ａ＝ＶｚｙＯ′（ｐ）－ＶｙｚＯ′（ｐ）

Ｂ＝ＶｘｚＯ′（ｐ）－ＶｚｘＯ′（ｐ）

Ｃ＝ＶｙｘＯ′（ｐ）－ＶｘｙＯ′（ｐ
{

）

（９）

因此，可以求得第 Ｎ个散射点的位置矢量模
型 ＲＮ（ｐ），在对 ＩＳＡＲ线性调频信号建模时，可以
利用其计算从卫星散射体反射信号的时间延迟。

１．２　ＩＳＡＲ成像几何转换
从卫星上反射回来的 ＩＳＡＲ信号，可以在二

维跟踪坐标系中利用径向距离 Ｙｖ和横向距离 Ｘｕ
进行描述，这就意味着卫星的三维几何被转换成

在二维坐标系 Ｘｕ^Ｙｖ^中描述的二维几何。二维坐
标系 Ｘｕ^Ｙｖ^与二维信号配准平面共面。二维信号
配准平面是由卫星的几何中心、轨迹线及观测坐标

系 Ｏｘｙｚ的原点 Ｏ所确定的平面。因此，二维信号
配准平面与式（８）定义的基准平面 Ｑ重合。

在二维信号配准平面中，建立 ２个二维坐标
系：坐标系 ＯＸｕＹｖ跟踪卫星的几何中心，坐标系
Ｏ′Ｘｕ^Ｙｖ^与卫星本体固连（见图 ２）。图 ２中：坐标
系 ＯＸｕＹｖ中，ＯＹｖ轴沿 ＯＯ′连线方向，ＯＸｕ轴在基
准平面 Ｑ内与 ＯＹｖ相垂直；坐标系 Ｏ′Ｘｕ^Ｙｖ^中，
Ｏ′Ｘｕ^轴与速度方向 Ｖ相同，Ｏ′Ｙｖ^轴在基准平面 Ｑ
内与 Ｏ′Ｘｕ^轴垂直。

第 Ｎ个散射点的坐标（Ｘｕ^ｖ^，Ｙｕ^ｖ^）可以由该点
的位置矢量 ＲＯ′Ｎ及坐标轴的单位方向矢量 ｅｘ、ｅｙ
表示：

图 ２　ＩＳＡＲ信号平面上的两个二维坐标系

Ｆｉｇ．２　Ｔｗｏｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｏｎＩＳＡＲｓｉｇｎａｌｐｌａｎｅ

Ｘｕ^ｖ^ ＝
ｅｘ（Ｇ·ＲＯ′Ｎ）

ｅｘ
（１０）

Ｙｕ^ｖ^ ＝
ｅｙ（Ｇ·ＲＯ′Ｎ）

ｅｙ
（１１）

式中：ｅｘ＝Ｖ；ｅｙ＝［ｅｙ１，ｅｙ２，ｅｙ３］
Ｔ
，ｅｙ１＝ＢＶｚ－ＣＶｙ，

ｅｙ２＝ＣＶｘ－ＡＶｚ，ｅｙ３＝ＡＶｙ－ＢＶｘ。
１．３　卫星运动分解

引入二维跟踪坐标系，卫星的运动轨迹被分

解为几何中心 Ｏ′沿 ＯＹｖ轴的平移及相对于几何
中心 Ｏ′的旋转。卫星几何中心平移后的位置矢
量为 ＲＯ′（ｐ），卫星绕几何中心的旋转由本体坐标
系 Ｏ′Ｘｕ^Ｙｖ^相对于跟踪坐标系 ＯＸｕＹｖ的旋转定义。

坐标轴 Ｙｖ与 Ｙｖ^之间的旋转角度 θ（ｐ）可通过
其方向矢量 ＲＯ′（ｐ）与 ｅｙ内积的反余弦求得：
θ（ｐ）＝ａｒｃｃｏｓ（（ｘＯ′（ｐ）ｅｙ１＋ｙＯ′（ｐ）ｅｙ２＋

　　ｚＯ′（ｐ）ｅｙ３）／（（ｅ
２
ｙ１＋ｅ

２
ｙ２＋ｅ

２
ｙ３）

１
２·

　　（ｘ２Ｏ′（ｐ）＋ｙ
２
Ｏ′（ｐ）＋ｚ

２
Ｏ′（ｐ））

１
２）） （１２）

在跟踪坐标系 ＯＸｕＹｖ中的第 ｕ
＾ｖ＾个散射点的

位置矢量可以表示为

Ｒｕ^ｖ^（ｐ）＝ＲＯ′（ｐ）＋Ｈ·Ｒｕ^ｖ^ （１３）

式中：Ｒｕ^ｖ^（ｐ）＝［Ｘｕ^ｖ^（ｐ），Ｙｕ^ｖ^（ｐ）］
Ｔ
为第 ｕ＾ｖ＾个

点的位置矢量；ＲＯ′（ｐ）＝［０，ＲＯ′（ｐ）］
Ｔ
为卫星几

何中心在坐标系 ＯＸｕＹｖ中的距离矢量；Ｈ ＝
ｃｏｓθ（ｐ）　 －ｓｉｎθ（ｐ）
ｓｉｎθ（ｐ）　　ｃｏｓθ（ｐ[ ]） 为第 ｕ＾ｖ＾个点相对于几
何中心的旋转矩阵。

从式（１３）中可以看出，卫星的运动被分解为
卫星几何中心的径向平移 ＲＯ′（ｐ）＝［０，ＲＯ′（ｐ）］

Ｔ

和卫星绕其几何中心的旋转 Ｈ·Ｒｕ^ｖ^。
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１．４　卫星的方位分辨率
为了确定 ＩＳＡＲ像在帧中的位置，在基准平

面 Ｑ内建立静止二维观测坐标系 Ｏｘ′ｙ′，如图 ３
所示。

图 ３　卫星在相平面中的位置及方位向分辨率

Ｆｉｇ．３　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｉｍａｇｉｎｇｐｌａｎｅａｎｄ

ａｚｉｍｕｔｈｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

Ｏｘ′为基准平面 Ｑ与平面 Ｏｘｙ之间的交线，
定义为：Ａｘ＋Ｂｙ＋Ｃｚ＝０，ｚ＝０，也可以表示
为：ｘ／Ｂ＝－ｙ／Ａ。

根据坐标轴 Ｏｙ′与 Ｏｘ′及基准平面 Ｑ的正交
性，可以求得 Ｏｙ′的表达式为
ｘ
ＡＣ
＝ ｙ
ＢＣ
＝ －ｚ
Ａ２＋Ｂ２

（１４）

坐标轴 Ｏｘ′与速度矢量之间的夹角 定义为

＝π－ａｒｃｃｏｓ
ＢＶｘ－ＡＶｙ

Ａ２＋Ｂ槡
２ Ｖ２ｘ ＋Ｖ

２
ｙ ＋Ｖ

２

槡
( )

ｚ

（１５）

由图３可知，在一个合成孔径时间内，卫星从
点 Ｏ′运动到点 Ｄ。雷达观测方向 ＯＯ′与坐标轴
Ｏｘ′之间的初始方位角 Φ（０）为
Φ（０）＝

　ａｒｃｃｏｓ
ｘＯ′（０）Ｂ－ｙＯ′（０）Ａ

Ａ２＋Ｂ槡
２ ｘ２Ｏ′（０）＋ｙ

２
Ｏ′（０）＋ｚ

２
Ｏ′（０槡

( )
）

（１６）
当卫星运动到点 Ｄ时，方位角 Φ（ｐ）为

Φ（ｐ）＝

　ａｒｃｃｏｓ
ｘＯ′（ｐ）Ｂ－ｙＯ′（ｐ）Ａ

Ａ２＋Ｂ槡
２ ｘ２Ｏ′（ｐ）＋ｙ

２
Ｏ′（ｐ）＋ｚ

２
Ｏ′（ｐ槡

( )
）

（１７）
点 Ｏ′（０）为卫星几何中心在初始时刻的位

置，ＯＯ′为雷达到卫星几何中心的初始观测方向。
在图３中，Ｏ′Ｄ与 Ｏｘ′之间的夹角大小为 ，定义

Ｏ′Ｄ为一个合成孔径长度，其值由合成孔径时间
内的发射脉冲数 ｎｐ、脉冲发射周期及卫星运动速
度确定：

Ｏ′Ｄ＝２Ｏ′Ｄ′＝ｎｐＶＴ （１８）
ＯＯ′与 ＯＤ之间的夹角 Ψ表示一个合成孔径

长度对应的角度大小：

Ψ ＝Φ（ｐ）－Φ（０） （１９）
径向分辨率由发射脉冲的带宽决定，为使方

位分辨率等于径向分辨率，有必要定义合成孔径

的长度大小或者单位合成孔径时间内的脉冲周期

数 ｎｐ。方位分辨率大小由有效合成孔径长度计
算得到，有效合成孔径长度 Ｏ′Ｂ可以表示为
Ｏ′Ｂ＝２Ｏ′Ｄ′ｓｉｎ（＋Φ＋Ψ） （２０）

基于衍射理论，发射波长为 λ的雷达波的方
位角分辨率大小为

Δ＝ λ
Ｏ′Ｂ

＝ λ
２Ｏ′Ｄ′ｓｉｎ（＋Φ＋Ψ）

（２１）

由此，计算得到雷达方位分辨率 ΔＬ为

ΔＬ＝ＯＯ′Δ２
＝ ＯＯ′·λ
２ｎｐＶＴｓｉｎ（＋Φ＋Ψ）

（２２）

实际中，雷达与卫星间距离为百公里量级，在

一个合成孔径时间内，方位分辨率可近似为

ΔＬ＝ λ２Ψ
（２３）

为了实现特定的方位分辨率，由式（２２）可以
求得一个合成孔径周期内的脉冲数 ｎｐ为

ｎｐ ＝
ＯＯ′·λ

２ΔＬＶＴｓｉｎ（＋Φ＋Ψ）
（２４）

２　ＩＳＡＲ信号模型及图像重构

在球面波的传播条件下，卫星反射的线性调

频信号可以表示为

Ｓ（ｐ，ｔ）＝∑
Ｎ
ａＮｒｅｃｔ

ｔ－ｔＮ（ｐ）
Ｔ( )
ｐ

ｅｘｐ｛ｊ［ω（ｔ－

　　ｔＮ（ｐ））＋ｂ（ｔ－ｔＮ（ｐ））
２
］｝ （２５）

式中：

ｒｅｃｔ
ｔ－ｔＮ（ｐ）
Ｔ( )
ｐ

＝
１　　　　　　０≤

ｔ－ｔＮ（ｐ）
Ｔｐ

＜１

０　
ｔ－ｔＮ（ｐ）
Ｔｐ

＜０，
ｔ－ｔＮ（ｐ）
Ｔｐ

≥









 １

（２６）
其中：ａＮ为卫星上第 Ｎ个散射点的后向散射系
数；Ｔｐ为线性调频信号脉冲宽度；ω＝２πｃ／λ为载

波角频率，雷达波的传播速度为 ｃ＝３×１０８ｍ／ｓ；
ｂ＝πΔＦ／Ｔｐ，ΔＦ／Ｔｐ线性调频信号的调频率，ΔＦ
为带宽；ｔＮ（ｐ）＝２ＲＮ（ｐ）／ｃ为信号从第 Ｎ个散射
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　第 ９期 杨虹，等：空间目标的 ＩＳＡＲ成像及轮廓特征提取

点返回的时间延迟，ＲＮ（ｐ）为雷达到散射点 Ｎ的
距离大小；ｔ＝ｔＮｍｉｎ（ｐ）＋ｋΔＴ为径向测量的快时
间，ｋ∈｛１，２，…，Ｋ｝为线性调频信号的采样数，
Ｋ＝Ｔ／ΔＴ为信号样本的总数量，ΔＴ为样本的采
样周期，ｔＮｍｉｎ（ｐ）＝２ＲＮｍｉｎ（ｐ）／ｃ为从卫星最近散
射点反射 ＩＳＡＲ信号的最小时间延迟。

在式（２５）的两侧分别乘以发射波形的复共
轭波形 ｅｘｐ［－ｊ（ωｔ＋ｂｔ２）］，得到解调后的 ＩＳＡＲ
信号为

Ｓ^（ｋ，ｐ）＝∑
Ｎ
ａＮｒｅｃｔ

ｔ－（２ＲＮ（ｐ）／ｃ）
Ｔ( )
ｐ

·

　　ｅｘｐ －ｊ２ωｋ
ＲＮ（ｐ）
ｃ

－ｂ２ＲＮ（ｐ）( )ｃ[ ]{ }２

（２７）

式中：ωｋ＝ω^（ｐ）＋Δω·ｋ为每次采样时刻的回波
角频率，Δω·ｋ为 ｋ次采样角频率的变化值，

ω^（ｐ）＝ω＋２ｂ（２ＲＮｍｉｎ（ｐ）／ｃ）为每个 ｐ值对应的
恒定角频率，随着脉冲发射数 ｐ缓慢变化。

从式（２７）中可以看出，三维图像函数 ａＮ 被

转化成二维信号函数。通过对 Ｓ^（ｋ，ｐ）进行逆变
换，可以实现图像函数 ａＮ的提取。

ａＮ ＝∑
Ｍ

ｐ＝１
∑
Ｋ

ｋ＝１
Ｓ^（ｋ，ｐ）·

　　ｅｘｐｊ２ωｋ
ＲＮ（ｐ）
ｃ

－ｂ２ＲＮ（ｐ）( )ｃ[ ]{ }２

（２８）

式（２８）可以视为卫星所有散射点的相位补
偿过程。因此，ＩＳＡＲ成像属于一种全运动补偿。

其中，指数项 ｅｘｐ －ｊｂ
２ＲＮ（ｐ）( )ｃ[ ]

２

补偿Ｓ^（ｋ，ｐ）中

的二次相位，即实现二阶运动补偿。考虑到卫星

常态运动时，在一个合成孔径时间内的变化缓慢，

因此可以忽略二次项 ｊｂ
２ＲＮ（ｐ）( )ｃ

２

。

在将三维 ＩＳＡＲ信号转换到二维信号平面并
忽略掉二次项以后，式（２８）可以重写为

ａｕ^ｖ^ ＝∑
Ｍ

ｐ＝１
∑
Ｋ

ｋ＝１
Ｓ^（ｋ，ｐ）ｅｘｐｊ２ωｋ

Ｒｕ^ｖ^（ｐ）( )[ ]ｃ
（２９）

式中：信号平面上散射点的离散坐标取值范围为：

ｕ＾∈｛１，２，…，Ｍ｝，ｖ＾∈｛１，２，…，Ｋ｝。即在图像重
构过程中，方位向 ｕ＾和径向 ｖ＾的像素个数分别等
于发射脉冲数 ｐ及每个脉冲内的采样数 ｋ。

在雷达反射波近似为平面波的情况下，雷达

到任意散射点 ｕ＾ｖ＾的距离 Ｒｕ^ｖ^（ｐ）可以等效为径
向距离，因此 Ｒｕ^ｖ^（ｐ）可以表示为
Ｒｕ^ｖ^（ｐ）＝ＲＯ′（ｐ）＋Ｘｕ^ｖ^ｓｉｎθ（ｐ）＋
　　Ｙｕ^ｖ^ｃｏｓθ（ｐ） （３０）

表达式（２９）可以重新写为

ａｕ^ｖ^ ＝∑
Ｍ

ｐ＝１
∑
Ｋ

ｋ＝１
Ｓ^
＾
（ｋ，ｐ）·

　　ｅｘｐｊ２ωｋ
ｃ
Ｘｕ^ｖ^ｓｉｎθ（ｐ）＋

２ωｋ
ｃ
Ｙｕ^ｖ^ｃｏｓθ（ｐ( )[ ]）

（３１）

式中：Ｓ^
＾
（ｋ，ｐ）＝Ｓ^（ｋ，ｐ）ｅｘｐｊ２ωｋ

ＲＯ′（ｐ）( )[ ]ｃ
。

指数项 ｅｘｐｊ２ωｋ
ＲＯ′（ｐ）( )[ ]ｃ

补偿卫星径向位

移引起的相位，补偿数据由 １．１节中雷达到卫星
几何中心的距离计算得到。在积分区间极小的情

况下，即 θ（ｐ）→０，可作如下近似：ｃｏｓθ（ｐ）≈１，
ｓｉｎθ（ｐ）＝θ（ｐ）＝ｐ（Δθ），Δθ为 θ（ｐ）的增量。此
时，式（３１）也可以表示为

ａｕ^ｖ^ ＝∑
Ｍ

ｐ＝１
∑
Ｋ

ｋ＝１
Ｓ^
＾
（ｋ，ｐ）·

　　ｅｘｐｊ２ωｋ
ｃ
Ｘｕ^ｖ^ｐ（Δθ）＋

２ωｋ
ｃ
Ｙｕ^ｖ( )[ ]＾ （３２）

在补偿完卫星几何中心的二阶运动及径向位

移之后，可以通过二维傅里叶变换提取复成像

函数。

ａ^ｕ^ｖ^ ＝∑
Ｍ

ｐ＝
[

１
∑
Ｋ

ｋ＝１
Ｓ^
＾
（ｋ，ｐ）ｅｘｐｊ２πｋｖ

＾

( ) ]Ｋ
·

　　ｅｘｐｊ２πｐｕ
＾

( )Ｍ （３３）

式中：ｖ＾＝Δω
πｃ
ＫＹｕ^ｖ^为第 ｕ

＾ｖ＾个散射点在距离向上

的位置坐标；ｕ＾＝
ωｋ（Δθ）
πｃ

ＭＸｕ^ｖ^为第 ｕ
＾ｖ＾个散射点

在方位向上的位置坐标。

本质上，式（３３）是一个自优化过程，使位于
离散坐标区间 ｕ＾∈｛１，２，…，Ｍ｝，ｖ＾∈｛１，２，…，Ｋ｝
内的散射点强度值最大。脉内傅里叶变换实现距

离压缩，脉间傅里叶变换实现相位补偿。

３　ＩＳＡＲ像处理

３．１　ＩＳＡＲ成像仿真
首先建立卫星的三维网格模型，网格单元大

小为 ΔＸ＝０．１ｍ，ΔＹ＝０．１ｍ，ΔＺ＝０．１ｍ。卫星
在７８８．９ｋｍ的圆轨道运行，轨道倾角为 ９８．５７°，
升交点赤经为 ９９．４４°，近地点幅角为 ９０°。ＩＳＡＲ
所在位置为东经 １１９°，北纬 ２９．５°。ＩＳＡＲ发射线
性调频信号照射卫星，参数为：载波频率 ｆｃ ＝
１０ＧＨｚ，角频率 ω＝２πｆｃ，周期 Ｔ＝１／ｆｃ，波长 λ＝
ｃ／ｆｃ，频率带宽 ΔＦ＝１ＧＨｚ，脉冲宽度 Ｔｐ＝１×

９６７１
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１０－５ｓ，调频率为ΔＦ／Ｔｐ，采样率ｆｓ＝１×１０
７Ｈｚ，采

样周期 ΔＴ＝１／ｆｓ。利用式（２５）生成卫星回波数
据，利用式（３３）进行卫星图像提取，并通过旁瓣
抑制及相干斑滤波对图像进行初步处理，得到卫

星的 ＩＳＡＲ仿真图像，如图４所示。

图 ４　目标卫星的 ＩＳＡＲ仿真图像

Ｆｉｇ．４　ＳｉｍｕｌａｔｅｄＩＳＡＲｉｍａｇｅｏｆｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

３．２　ＩＳＡＲ像的旋转校正
实际过程中，卫星在 ＩＳＡＲ像中的位置取决

于卫星的运动参数及其所处的空间位置，这导致

了卫星在 ＩＳＡＲ像中的位置及指向是任意分布
的，增加了图像识别的难度。因此，有必要对

ＩＳＡＲ像进行旋转处理，使目标卫星的纵轴（最长
轴）与像平面的横轴平行。旋转校正首先需要将

目标卫星从背景中分离，其次检测出目标卫星最

长轴，最后将最长轴旋转至与像平面的横轴平行。

３．２．１　ＩＳＡＲ像的二值化处理
为了将卫星从背景中分离，本文采用大津法

（Ｏｔｓｕ）进行最佳阈值确定，该方法的原理是通过
最大类间方差进行阈值的自适应确定。

将 ＩＳＡＲ灰度图的灰度值大小表示为［０，
１，…，２５５］，且每个灰度值对应的像素个数为
ｎｉ，总的像素个数为 %

＝ｎ０＋ｎ１＋… ＋ｎ２５５。为
了方便讨论，将灰度直方图归一化，转化成概率

分布为

ｐｉ＝ｎｉ／%　　ｐｉ≥０，∑
２５５

ｉ＝０
ｐｉ＝１ （３４）

设灰度图阈值为 τ，则图像的像素可以分为
Ｃ０与 Ｃ１两类（卫星与背景），Ｃ０表示灰度值大小
为［０，１，…，τ］的像素，Ｃ１表示灰度值大小为［τ＋
１，τ＋２，…，２５５］的像素。２类像素的概率分布分
别为

０（τ）＝Ｐ（Ｃ０）＝∑
τ

ｉ＝０
ｐｉ （３５）

１（τ）＝Ｐ（Ｃ１）＝∑
２５５

ｉ＝τ＋１
ｐｉ （３６）

均值分别为

μ０（τ）＝∑
τ

ｉ＝０
ｉＰ（ｉＣ０）＝∑

τ

ｉ＝０
ｉｐｉ／０（τ） （３７）

μ１（τ）＝∑
２５５

ｉ＝τ＋１
ｉＰ（ｉＣ１）＝∑

２５５

ｉ＝τ＋１
ｉｐｉ／１（τ） （３８）

令灰度图的总平均值为 μＴ，则有
μＴ ＝０（τ）μ０＋１（τ）μ１ （３９）
式中：０（τ）＋１（τ）＝１。

Ｃ０与 Ｃ１之间的类间方差 σ
２
Ｂ可以表示为

σ２Ｂ ＝０（τ）（μ０（τ）－μＴ）
２＋

　　１（τ）（μ１（τ）－μＴ）
２

（４０）

则最佳阈值 τ通过最大化类间方差 σ２Ｂ得到，即

τ ＝ａｒｇ∑
０≤ｉ≤２５５

ｍａｘσ２Ｂ （４１）

在算法实现过程中，当 σ２Ｂ取最大值时，阈值

τ即为最佳阈值 τ，从而将卫星从背景中分离，
得到图５。

图 ５　目标卫星 ＩＳＡＲ像的二值化结果

Ｆｉｇ．５　ＢｉｎａｒｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅＩＳＡＲｉｍａｇｅ

３．２．２　卫星边缘检测
将卫星从背景中分离后，为了对卫星进行旋

转处理，首先需要对卫星的边缘进行检测。边缘

检测算法种类较多，以 Ｒｏｂｅｒｔｓ、Ｓｏｂｅｌ、Ｋｉｒｓｃｈ、Ｐｒｅ
ｗｉｔｔ及高斯拉普拉斯等为代表的边缘检测算子
受噪声影响较大，难以满足实际应用要求。因此，

本文采用最优边缘检测算法———ｃａｎｎｙ算子。
ｃａｎｎｙ算子不易受噪声干扰，同时能够检测出真
正的弱边缘，是目前应用最为广泛的边缘检测算

子之一。

ｃａｎｎｙ算子在进行卫星边缘检测时，主要分
为以下３个步骤进行：

步骤１　二维高斯平滑滤波。边缘检测算法
对噪声十分敏感，因此在进行 ｃａｎｎｙ算子边缘检

０７７１
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测前，有必要对图像进行去噪处理。通过采用二

维高斯函数的一阶导数与图像进行卷积运算，从

而得到滤掉高频噪声后的图像。其中，二维高斯

函数的表达式为

Ｇ（ｘｔ，ｙｔ）＝
１
２πσ２

ｅｘｐ －
ｘ２ｔ ＋ｙ

２
ｔ

σ( )２
（４２）

式中：（ｘｔ，ｙｔ）为卫星 ＩＳＡＲ图像中的每一点；σ由
高斯滤波器的宽度决定，其取值大小影响图像的

平滑程度。

Ｇ（ｘｔ，ｙｔ）的一阶导数为

Δ

Ｇ＝ Ｇ
ｘｔ
，
Ｇ
ｙ[ ]
ｔ

（４３）

在运算过程中，为了提高运算速度，将二维滤

波器

Δ

Ｇ分解成２个一维滤波器Ｇ
ｘｔ
与
Ｇ
ｙｔ
，分别表

示为

Ｇ
ｘｔ
＝珔λｘｔｅｘｐ －

ｘ２ｔ
２σ( )２ ｅｘｐ － ｙ

２
ｔ

２σ( )２ （４４）

Ｇ
ｙｔ
＝珔λｙｔｅｘｐ －

ｘ２ｔ
２σ( )２ ｅｘｐ － ｙ

２
ｔ

２σ( )２ （４５）

式中：珔λ为常量。

将２个一维滤波器Ｇ
ｘｔ
与
Ｇ
ｙｔ
先后与图像 ｆ（ｘｔ，

ｙｔ）进行卷积：

Ｅｘｔ（ｘｔ，ｙｔ）＝
Ｇ
ｘｔ
 ｆ（ｘｔ，ｙｔ） （４６）

Ｉ（ｘｔ，ｙｔ）＝
Ｇ
ｙｔ
 Ｅｘｔ（ｘｔ，ｙｔ） （４７）

式中：Ｉ（ｘｔ，ｙｔ）为平滑滤波后所得图像。
步骤２　梯度幅值与梯度方向计算，以及梯

度幅值的非极大值抑制。利用 ２×２邻域一阶偏
导的有限差分方法，计算平滑滤波后图像 Ｉ（ｘｔ，
ｙｔ）的梯度幅值与梯度方向。将水平方向与垂直
方向的偏导分别存储在 Ｐｘｔ（ｉ，ｊ）、Ｐｙｔ（ｉ，ｊ）２个数
组中。

Ｐｘｔ（ｉ，ｊ）＝（Ｉ（ｉ，ｊ＋１）－Ｉ（ｉ，ｊ）＋
　　Ｉ（ｉ＋１，ｊ＋１）－Ｉ（ｉ＋１，ｊ））／２ （４８）
Ｐｙｔ（ｉ，ｊ）＝（Ｉ（ｉ，ｊ）－Ｉ（ｉ＋１，ｊ）＋
　　Ｉ（ｉ，ｊ＋１）－Ｉ（ｉ＋１，ｊ＋１））／２ （４９）

利用式（４８）、式（４９），计算得到 Ｉ（ｘｔ，ｙｔ）的
梯度幅值 Ｍ（ｉ，ｊ）与梯度方向 Ｈ（ｉ，ｊ）分别为

Ｍ（ｉ，ｊ）＝ Ｐ２ｘｔ（ｉ，ｊ）＋Ｐ
２
ｙｔ
（ｉ，ｊ槡 ） （５０）

Ｈ（ｉ，ｊ）＝ａｒｃｔａｎ（Ｐｘｔ（ｉ，ｊ）／Ｐｙｔ（ｉ，ｊ）） （５１）
在计算过程中，若图像 Ｉ（ｘｔ，ｙｔ）中像素点（ｉ，

ｊ）的梯度幅值 Ｍ（ｉ，ｊ）大于或等于沿 Ｈ（ｉ，ｊ）梯度
方向任意相邻２点像素之间的梯度幅值，则认为
该点为可能的边缘点。

步骤３　基于双阈值法的边缘确定。步骤 ２
中确定了所有的可能边缘，为了进一步得到图像

的真实边缘，采用高低双阈值方法，将所有边缘分

为 Ｔ１（ｉ，ｊ）与 Ｔ２（ｉ，ｊ）两类。其中，Ｔ１（ｉ，ｊ）由高阈
值确定，不含假边缘，但有可能存在边缘的间断不

连续。对此，当 Ｔ１（ｉ，ｊ）出现边缘间断现象时，在
低阈值确定的 Ｔ２（ｉ，ｊ）中利用 ８邻域位置搜寻方
法寻找可以连接到间断轮廓上的边缘，并通过递

归跟踪算法，直至最终补全 Ｔ１（ｉ，ｊ）中所有间断边
缘，从而实现图像的边缘检测。检测结果如图 ６
所示。

图 ６　目标卫星 ＩＳＡＲ像的边缘检测结果

Ｆｉｇ．６　Ｅｄｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ＩＳＡＲｉｍａｇｅｓ

３．２．３　旋转校正操作
实现卫星图像的边缘检测后，需要进一步对

图像进行旋转校正。旋转校正需要确定卫星的纵

轴（最长轴），对此本文采用 Ｈｏｕｇｈ变换方法进行
检测。

Ｈｏｕｇｈ变换对图像局部缺损不敏感，且对噪
声具有较强鲁棒性。其基于“点线”对偶原理，
将原有空间坐标系中的一条直线映射为参数空间

中无数条曲线同时相交的一个点，进而将直线的

检测问题转化为参数空间中点的检测问题，并通

过参数空间中点的统计累加实现直线检测。具体

过程如下：

基于方程 ρ＝ｘｔｃｏｓζ＋ｙｔｓｉｎζ将图像中的每
一点（ｘｔ，ｙｔ）映射为参数空间中的一条正弦曲线，
ρ与 ζ为一对变量。遍历 ζ值，计算 ρ值，并根据
ζ值与 ρ值对二维累加器矩阵进行累加，得到共
线点的个数。其中，ζ的取值范围为［０°，１８０°］，

ρ＝ ｘ２ｔ＋ｙ
２

槡 ｔｓｉｎ（ζ＋α），α＝ａｒｃｔａｎ（ｙｔ／ｘｔ），所以 ρ

的取值范围为 ρ∈［－ ｘ２ｔ＋ｙ
２

槡 ｔ， ｘ２ｔ＋ｙ
２

槡 ｔ］。图 ７
展示了将直角坐标系中的直线映射为参数空间中

１７７１
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图 ７　直角坐标系中线到参数空间点的映射

Ｆｉｇ．７　Ｌｉｎｅｓｉｎａｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｍａｐｐｅｄｔｏ

ｐｏｉｎｔｓｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｐａｃｅ

的一个点的示意图。图中：ρ表示原点到直线的
垂直距离，ζ表示垂线与 ｘｔ轴的夹角。

利用 Ｈｏｕｇｈ变换检测卫星纵轴（最长轴）的
具体算法步骤如下：

步骤１　在 ρ与 ζ合适的取值范围内建立一
个离散的参数空间。

步骤２　将参数空间量化为 ｌ１×ｌ２个单元（ｌ１
为 ζ的等分个数，ｌ２为 ρ的等分个数），并建立累
加器矩阵。

步骤３　初始化ｌ１×ｌ２个累加器，分配给参数
空间中的每个单元。

步骤４　将卫星图像中的点（ｘｔ，ｙｔ）代入方程
ρ＝ｘｔｃｏｓζ＋ｙｔｓｉｎζ，根据每个量化的 ζ值计算
ρ值。

步骤５　将计算得到的 ζ值与 ρ值代入相应
的离散化参数空间中，并将对应位置的计数器值

加１。
步骤６　当遍历完卫星图像中所有点后，检

验离散空间中每个累加器的值，当累加器值为最

大时，其所对应的 ζ与 ρ值即为所求直线的参数，
代入方程 ρ＝ｘｔｃｏｓζ＋ｙｔｓｉｎζ中即可求得的卫星
的纵轴（最长轴）。

检测结果如图８所示。
根据所求 ζ值，将卫星图像顺时针旋转

π／２－ζ，从而实现图像的纵轴（最长轴）与像平面
的横轴平行，如图９所示。
３．３　二值图像的闭运算

从卫星的二值图像中可以看到，卫星内部存

在大量的孔洞，并且由于雷达脉冲旁瓣干扰的存

在，卫星周围出现许多孤立的噪声区域。因此，为

了提高图像质量，填充卫星内部孔洞，平滑卫星边

界，且保持卫星形状、大小不变，提出利用二值形

态学中的闭运算对３．２节中得到的卫星图像进行
进一步处理。

二值形态学中的闭运算被定义为利用相同的

“结构元素（ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｅｌｅｍｅｎｔ）”先后对二值图像
进行膨胀运算与腐蚀运算的一种数学形态计算算

图 ８　基于 Ｈｏｕｇｈ变换的卫星边缘直线检测过程

Ｆｉｇ．８　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｅｄｇｅｌｉｎｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎ

Ｈｏｕｇｈｔｒａｎｓｆｏｒｍ

图 ９　目标卫星 ＩＳＡＲ像的旋转校正结果

Ｆｉｇ．９　Ｒｏｔａｔｉｏｎｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔａｒｇｅｔ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅＩＳＡＲｉｍａｇｅｓ

子。其中，结构元素是二值形态学中的基本算子，

通过与卫星图像中每个像素的周围区域进行特定

的逻辑运算，得到每个像素位置新的像素值。像

素值大小由结构元素的形状、大小及逻辑运算性

２７７１
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质决定。结构元素包括圆形、矩形、菱形、直线等

多种形状，鉴于正方形结构元素具有各向同性且

操作性较强的优点，采用正方形结构元素进行闭

运算。

根据闭运算的操作顺序，先对卫星图像进行

膨胀运算。膨胀运算可以填补卫星内部孔洞，并

使卫星边界变得平滑。假设卫星图像为 Ｆ，结构
元素为 Ｊ，令结构元素 Ｊ在像平面上依次移动，当
经过每一个像素点时，Ｊ［ｓ］有以下 ３种状态，如
图１０所示：①Ｊ［ｓ１］Ｆ；②Ｊ［ｓ２］Ｆ

ｃ
；③Ｊ［ｓ３］∩

Ｆ≠，Ｊ［ｓ３］∩Ｆ
ｃ≠。

图 １０　Ｊ［ｓ］的 ３种可能状态

Ｆｉｇ．１０　ＴｈｒｅｅｐｏｓｓｉｂｌｅｓｔａｔｅｓｏｆＪ［ｓ］

膨胀运算对应上述第 ３种状态，Ｊ［ｓ］与 Ｆ部
分相关，将 Ｆ中的每一像素点扩展为结构元素 Ｊ，
得到新的图像可以描述为

Ｆ
!

Ｊ＝｛ｓＪ［ｓ］∩ Ｆ≠ ｝ （５２）

腐蚀运算可以去除孤立噪声区域，同时恢复

卫星尺寸大小。腐蚀运算对应上述第 １种状态，
Ｊ［ｓ］与 Ｆ最大相关，通过腐蚀运算后的图像可以
描述为

ＦΘＪ＝｛ｓＪ［ｓ］ Ｆ｝ （５３）

综上，图像闭运算后得到的图像为

ＣＬＯＳＥ（Ｆ）＝（Ｆ
!

Ｊ）ΘＪ （５４）
闭运算算法步骤可以描述如下：

步骤 １　 输入旋转后的二值图像，大小
为Ｍｔ×Ｎｔ。

步骤２　选择正方形结构元素，并设置结构
元素大小为 ｎＪ×ｎＪ。

步骤３　膨胀运算。ｆｏｒｉ＝１ｔｏＭｔ；ｆｏｒｊ＝１ｔｏ
Ｎｔ。将（ｉ，ｊ）作为当前处理像素，若当前像素值为
１，直接操作下一个像素；若当前像素值为 ０，判断
周围 ｎＪ×ｎＪ－１个像素是否全为０，若至少存在一
个像素值为１，则将该像素值设置为 １，否则操作
下一个像素。

步骤４　腐蚀运算。ｆｏｒｉ＝１ｔｏＭｔ；ｆｏｒｊ＝１ｔｏ

Ｎｔ。将（ｉ，ｊ）作为当前处理像素，若当前像素值为
０，直接操作下一个像素；若当前像素值为 １，判断
周围 ｎＪ×ｎＪ－１个像素是否全为１，若至少存在一
个像素值为０，则将该像素值设置为 ０，否则操作
下一个像素。

步骤５　输出图像，运算结束。
运算结果如图１１所示。

图 １１　目标卫星二值图像的闭运算结果

Ｆｉｇ．１１　Ｃｌｏｓｅｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔａｒｇｅｔ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｉｎａｒｙｉｍａｇｅ

３．４　卫星分割
在卫星识别过程中，为了避免卫星在图像中

出现位置不确定的状况，同时提高识别速度，本文

利用形态学中的连通域思想，将卫星所在区域分

割出来。首先标记二值图中的所有连通域，根据

连通域几何特征，求得表征卫星的最大连通域，在

此基础上，计算连通域的几何中心，并以该点为参

考点分割出像素值大小为 ａ×ａ的子区域。具体
的算法步骤如下：

步骤１　输入二值图像 Ｆ′（ｉ，ｊ）。
步骤２　采用 ４邻域网格进行逐像素扫描。

若当前检测点（ｉ，ｊ）的像素值为 ０，则继续扫描下
一个点。

步骤３　若当前检测点的像素值为１，则继续
检测其左侧点（ｉ，ｊ－１）及上侧点（ｉ－１，ｊ），如
图１２所示。并根据左侧点像素值 ＩＬｅｆｔ及上侧点像
素值 ＩＵｐ的大小，将检测结果分成 ４种情况：①ＩＬｅｆｔ
与 ＩＵｐ均为 ０，则给该像素点一个新的标记（新的
连通域）；②ＩＬｅｆｔ与 ＩＵｐ只有一个为１，则给该像素点
与像素值为 １的点相同的标记；③ＩＬｅｆｔ与 ＩＵｐ均为
１，且具有相同的标记，则给该像素点与其相同的
标记；④ＩＬｅｆｔ与 ＩＵｐ均为１，但具有不同的标记，将该
像素点标记为较小的标记值。

步骤 ４　继续回溯，每次执行步骤 ３中的
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① ～④，直到回溯到连通域的开始元素。
步骤５　继续执行步骤２，直到二值图中所有

的像素点被检测完。

步骤６　计算所有连通域的面积 Ｓｃｏｎｎｅｃｔ（连通
域中的像素个数），保留最大连通域 ＳＭＡＸ，计算
ＳＭＡＸ的几何中心（ｘｔｃ，ｙｔｃ）。

步骤 ７　定义矩阵 Ｆ″ａ×ａ，并为其赋值，令

Ｆ″ａ×ａ ｉ－ｘｔｃ＋
ａ
２
＋１，ｊ－ｙｔｃ＋

ａ
２( )＋１ ＝Ｆ′（ｉ，ｊ），其

中，ｉ∈ ｘｔｃ－
ａ
２
，ｘｔｃ＋

ａ[ )２ ，ｊ∈ ｙｔｃ－
ａ
２
，ｙｔｃ＋

ａ[ )２ ，
遍历 ｉ、ｊ所有值，所得矩阵 Ｆ″ａ×ａ即为卫星所在子
区域图像，从而实现卫星分割。

分割结果如图１３所示。

图 １２　邻域回溯法求连通域示意图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄｂａｃｋｔｒａｃｋｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄｔｏｆｉｎｄｃｏｎｎｅｃｔｅｄｄｏｍａｉｎ

图 １３　目标卫星子区域分割结果

Ｆｉｇ．１３　Ｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｕｂｒｅｇｉｏｎ

３．５　卫星轮廓提取
卫星轮廓是图像识别过程中最主要的特征之

一，为此，继续对３．４节中生成的图像进行卫星轮
廓提取。本文轮廓提取算法可以描述为

Ｆ″ｃｏｎｔｏｕｒ（ｉ，ｊ）＝ｓｉｇｎＦ″ａ×ａ（ｉ，ｊ）ｆｌｏｏｒ
３( )[ ]Ｃ

＝

　　
１　 Ｆ″ａ×ａ（ｉ，ｊ）ｆｌｏｏｒ

３( )Ｃ ≥１
０ Ｆ″ａ×ａ（ｉ，ｊ）ｆｌｏｏｒ

３( )Ｃ ＜{ １
（５５）

式中：

Ｃ＝

Ｆ″ａ×ａ（ｉ－１，ｊ－１）Ｆ″ａ×ａ（ｉ－１，ｊ）Ｆ″ａ×ａ（ｉ－１，ｊ＋１）

Ｆ″ａ×ａ（ｉ，ｊ－１） Ｆ″ａ×ａ（ｉ，ｊ） Ｆ″ａ×ａ（ｉ，ｊ＋１）

Ｆ″ａ×ａ（ｉ＋１，ｊ－１）Ｆ″ａ×ａ（ｉ＋１，ｊ）Ｆ″ａ×ａ（ｉ＋１，ｊ＋１











）



　　
０ １ ０
１ ０ １









０ １ ０

（５６）

其中：Ｆ″ｃｏｎｔｏｕｒ（ｉ，ｊ）为提取的卫星轮廓；ｓｉｇｎ为符号
函数；ｆｌｏｏｒ为向 ０取整函数；Ｃ为像素点（ｉ，ｊ）在
水平与垂直方向上 ４个相邻像素点的强度值
加和。

卫星的轮廓提取结果如图 １４所示。可以看
到，卫星轮廓线能够较好地勾勒出卫星的外形结

构，该特征对于进一步展开卫星的识别工作具有

的重要意义。

图 １４　目标卫星轮廓提取结果

Ｆｉｇ．１４　Ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｎｔｏｕｒ

４　结　论

本文基于在轨卫星的三维几何结构建立了空

间目标的 ＩＳＡＲ成像模型，经过坐标转换、卫星运
动轨迹分解、单位合成孔径时间内的脉冲周期数

求解等步骤，建立了 ＩＳＡＲ成像模型及图像函数
提取模型，经过噪声抑制等初步处理得到了卫星

的 ＩＳＡＲ像；从 ＩＳＡＲ像的自身特征出发，设计了
空间目标 ＩＳＡＲ像处理算法及轮廓提取算法，建
立了较为连续的空间目标轮廓特征提取模型，计

算结果显示，提取出的目标卫星的轮廓平滑且连

续，为进一步展开空间目标识别奠定重要基础。

本文设计的图像处理算法的优点主要体现在
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如下方面：

１）算法结构简单，程序实现容易，对于受噪
声干扰及轮廓线受损的 ＩＳＡＲ像具有较好的处理
效果。

２）图像处理的每个步骤均具有较高的处理
效率，处理后的 ＩＳＡＲ像结构清晰，旋转校正效果
良好，较好地填充了卫星内部孔洞，并去除了目标

周围孤立的噪声区域。

３）算法结构灵活，对于不同形状、帧中位置
任意分布的 ＩＳＡＲ像均可利用该算法进行处理。
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ｇｉｎｇａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：Ｘｉｄｉａｎｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５：

３１７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］王芳，盛卫星，马晓峰，等．基于直方图统计量的逆合成孔径

雷达目标识别［Ｊ］．电波科学学报，２０１２，２７（４）：９２９８．

ＷＡＮＧＦ，ＳＨＥＮＧＷ Ｘ，ＭＡＸＦ，ｅｔａｌ．Ｔａｒｇｅｔｃｌａｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒ

ＩＳＡＲｉｍａｇｅｂａｓｅｄｏｎｈｉｓｔｏｇｒａｍｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲａｄｉｏ

Ｓｃｉｅｎｃｅ，２０１２，２７（４）：９２９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］王芳，盛卫星，马晓峰，等．基于 Ｂ（２Ｄ）２ＰＧＮＭＦ的 ＩＳＡＲ像

目标识别［Ｊ］．南京理工大学学报（自然科学版），２０１３，３７

（６）：８６３８６８．

ＷＡＮＧＦ，ＳＨＥＮＧＷＸ，ＭＡＸＦ，ｅｔａｌ．ＩＳＡＲｉｍａｇｅｔａｒｇｅｔｒｅｃ

ｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＢ（２Ｄ）２ＰＧＮＭＦ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），２０１３，３７

（６）：８６３８６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］王芳，盛卫星，马晓峰，等．基于 Ｇａｂｏｒ幅值特征和相位特征

相融合的 ＩＳＡＲ像目标识别［Ｊ］．电子与信息学报，２０１３，３５

（８）：１８１３１８１９．

ＷＡＮＧＦ，ＳＨＥＮＧＷＸ，ＭＡＸＦ，ｅｔａｌ．ＩＳＡＲｉｍａｇｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ

ｗｉｔｈｆｕｓｉｏｎｏｆＧａｂｏｒｍａｇｎｉｔｕｄｅａｎｄｐｈａｓｅｆｅａｔｕｒｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ＆ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３５（８）：１８１３

１８１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　杨虹　女，博士研究生。主要研究方向：航天任务分析与设计。

张雅声　女，教授，博士生导师。主要研究方向：航天任务分析

与设计。

尹灿斌　男，讲师。主要研究方向：雷达成像。
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ＩＳＡＲｉｍａｇｉｎｇａｎｄｃｏｎｔｏｕｒｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｔａｒｇｅｔｓ
ＹＡＮＧＨｏｎｇ，ＺＨＡＮＧＹａｓｈｅｎｇ，ＹＩＮＣａｎｂｉｎ

（ＳｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｉｎｖｅｒｓｅｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒ（ＩＳＡＲ）ｉｍａｇｉｎｇｏｆｔｈｅｓｐａｃｅｔａｒｇｅｔｉｓａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｔａｒｇｅｔ＇ｓ
ｏｗｎｏｃｃｌｕｓｉｏｎａｎｄｎｏｉｓｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ，ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｇｅｎｅｒａｔｅｄＩＳＡＲｉｍａｇｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｂｅｄｉｒｅｃｔｌｙｕｓｅｄｆｏｒ
ｉｍａｇｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅＩＳＡＲｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｎｄｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎａｒｅｓｔｕｄｉｅｄ
ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＩＳＡＲｉｍａｇｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｓｐａｃｅｔａｒｇｅｔ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅＩＳＡＲｉｍａｇｉｎｇｍｏｄｅｌ，ＩＳＡＲｓｉｇｎａｌｍｏｄｅｌ
ａｎｄＩＳＡＲｉｍａｇｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｔｈｅＩＳＡＲｉｍａｇｅｏｆｔｈｅ
ｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｔｈｒｏｕｇｈｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｓｕｃｈａｓｓｉｄｅｌｏｂｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎａｎｄｓｐｅｃｋｌｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇ．
Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅＯｔｓｕａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｃａｎｎｙｏｐｅｒａｔｏｒａｎｄｔｈｅＨｏｕｇｈｔｒａｎｓｆｏｒｍａｒｅｕｓｅｄｔｏｒｏｔａｔｅｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｏｔｈｅ
ｌｏｎｇｅｓｔａｘｉｓｐａｒａｌｌｅｌｔｏｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌａｘｉｓｏｆｔｈｅｉｍａｇｅｐｌａｎｅ．Ｔｈｅｃｌｏｓｅｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏｆｉｌｌｔｈｅ
ｉｎｔｅｒｎａｌｃａｖｉｔｙｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｒｅｍｏｖｅｔｈｅｅｘｔｅｒｎａｌｉｓｏｌａｔｅｄｎｏｉｓｅｒｅｇｉｏｎ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｅｄｄｏｍａｉｎ
ｉｄｅａ，ｔｈｅｓｕｂａｒｅａｗｈｅｒｅｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｓｌｏｃａｔｅｄｉｓｓｅｇｍｅｎｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｔｏｕｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｓｒｅａｌ
ｉｚｅｄ．ＴｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅＩＳＡＲｉｍａｇｅｑｕａｌｉｔｙ，ａｎｄｔｈｅｅｘｔｒａｃ
ｔｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｎｔｏｕｒｃａｎｗｅｌｌｏｕｔｌｉｎｅｔｈｅｓｈａｐｅｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ，ｗｈｉｃｈｌａｙｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒ
ｆｕｒｔｈｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｔａｒｇｅｔ；ｉｎｖｅｒｓｅｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒ（ＩＳＡＲ）；ＩＳＡＲｉｍａｇｉｎｇ；ｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ；
ｃｏｎｔｏｕｒｆｅａｔｕｒｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１１２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０４２６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０６１００９：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０６０６．０８４５．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｚｈｉｚｙｓ＠１３９．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１８１２０３；录用日期：２０１９０２１７；网络出版时间：２０１９０２２６１６：５７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２６．０９４６．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｌｘ＿ｃ８１８＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：林佳铭，吴光辉，王立新，等．舰载机安全逃逸复飞的参数适配包线［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：１７７７
１７８６．ＬＩＮＪＭ，ＷＵＧＨ，ＷＡＮＧＬＸ，ｅｔａｌ．Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｉｔａｂｉｌｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅｆｏｒｓａｆｅｔｙｂｏｌｔｅｒｏｆａｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１７７７１７８６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７１５

舰载机安全逃逸复飞的参数适配包线

林佳铭１，吴光辉１，王立新１，，刘海良１，王云２

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．中国舰船研究设计中心，武汉 ４３００６４）

　　摘　　　要：逃逸复飞特性对于确定舰载机的进舰速度、航母航速与着舰海况等级限制
等均具有重要的影响。根据逃逸复飞的任务要求，提出了离舰滑跑距离、逃逸复飞段最大迎角

相对进舰配平迎角的增量和着舰时的俯仰角作为安全性评定的３个参数。建立了数字飞行员
模型，基于数字虚拟飞行仿真计算的方法，获得了满足逃逸复飞安全要求的参数适配包线。研

究结果表明：在每一确定的着舰重量下，均对应存在一个最佳的进舰速度范围，能够使舰载机

逃逸复飞的离舰滑跑距离最短；逃逸复飞段最大迎角相对进舰配平迎角的增量、着舰时舰载机

的俯仰角分别决定了进舰速度大小的上、下边界；舰载机重心位置变化将使参数适配包线的边

界位置和范围发生改变，但边界形状基本不变；航母航速减小将显著地缩小参数适配包线；适

配包线内每一点的逃逸复飞成功率，可以为不同海况等级下的逃逸复飞安全性判断提供参考。

关　键　词：舰载机；逃逸复飞；适配包线；仿真模型；甲板运动
中图分类号：Ｖ２１２．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７７７１０

　　舰载机着舰时，若尾钩未能勾住阻拦索，则需
要在触舰后加大推力并进行俯仰操纵，经过三轮

滑跑、抬前轮和两轮滑跑等一系列飞行阶段后，最

终安全地飞离航母舰面，这一过程称为逃逸复

飞
［１２］
。逃逸复飞关系到舰载机的着舰安全性：

一方面，逃逸复飞任务是进场着舰规范规定的评

估内容之一，可用于预估舰载机合适的进舰速度

范围
［３４］
；另一方面，在开展机舰适配性研究时，

也需要充分考虑着舰甲板风、航母运动等着舰环

境特点
［５］
，确定满足逃逸复飞安全要求的作战使

用条件，如航母航速要求、着舰海况等级限制等。

国外主要通过飞行员在环的地面模拟仿真试

验和飞行试验的方法，来评估舰载机的逃逸复飞

特性和飞行品质。目前可查阅到的公开文献十分

有限，且未给出具体的安全性评定指标
［２］
。国内

的研究主要是通过运动建模与仿真计算分析舰载

机的逃逸复飞特性
［６９］
，分别讨论了甲板运动、舰

面气流扰动、螺旋桨动力等因素对舰载机逃逸复

飞特性的影响
［１０１１］

。然而，目前较少见有针对逃

逸复飞任务中机舰总体参数适配关系的研究。

在本文中，首先，针对逃逸复飞的任务要求，

提出了离舰滑跑距离、逃逸复飞段最大迎角相对

进舰配平迎角的增量（下文简称迎角增量）和着

舰时的俯仰角 ３个安全性评定参数，用于研究和
分析舰载机的逃逸复飞特性。其次，建立了数字

飞行员模型用于开展数字虚拟飞行仿真计算，从

而可以更准确地完成舰载机逃逸复飞的全过程数

学仿真。在此基础上，计算分析了舰载机在不同

着舰重量、进舰速度下的逃逸复飞特性，并获得了

满足逃逸复飞安全要求的参数适配包线。最后，

定量分析了舰载机重心位置、航母航速、不同海况

等级等对参数适配包线的影响。研究结果可以为

舰载机总体方案设计、机舰适配性研究、作战使用

条件的确定等提供参考。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909010&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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１　逃逸复飞的安全性评定参数

美军联合军种规范指南（ＪＳＳＧ—２００１Ａ）的附
录 Ｄ给出了舰载机逃逸复飞任务的明确定义，并
简述了逃逸复飞的飞行任务与操纵策略

［１］
。此

外，国军标 ＧＪＢ２７５３—９６中也规定了舰载机着舰
载荷的具体要求

［１２］
，对于保证逃逸复飞时飞机起

落架的结构强度安全具有指导意义。因此，本文

基于上述文献，提出以下３个参数，用于评定舰载
机逃逸复飞的安全性。

１）舰载机从三轮着舰到逃逸复飞拉起这一
过程的离舰滑跑距离（Ｘｂｏ，见图 １），是 ＪＳＳＧ—

２００１Ａ［１］明确指出可以表明舰载机逃逸复飞性能
的一项参数，其能够反映飞机短距起飞的滑跑特

性，以及机舰同向运动时相互位置变化的情况。

逃逸复飞过程与正常舰面起飞不同，由于在此期

间飞行员需进行一定的拉杆操纵，当飞机在到达

甲板末端前就离舰爬升，不出现航迹下沉才是理

想的逃逸复飞
［３］
。由此可知，通过计算使飞机到

达甲板末端前就离舰爬升的逃逸复飞的滑跑距

离，并与航母所能提供的甲板跑道长度进行比较，

就能够判断逃逸复飞是否安全。

２）ＪＳＳＧ—２００１Ａ［１］指出舰载机在逃逸复飞
过程中，其迎角应保持在 αｐａ和 αｐａ＋３°之间（αｐａ
为进舰 配 平 迎 角），且 升 力 系 数 ＣＬ 不 大 于
０．９ＣＬｍａｘ。因此，本文提出逃逸复飞段最大迎角相
对进舰配平迎角的增量（Δαｂｏ，见图 １）这一参数
作为安全性评定参数，并且要求迎角增量不大于

３°，原因如下：①舰载机在进舰下滑到逃逸复飞的
全过程中，均处于低速大迎角飞行状态，此时既要

保证飞机以足够大的迎角飞行，也要保证其在逃

逸复飞段不出现因迎角过大而失速的危险，因此

采用迎角增量这一参数对飞机的飞行迎角进行约

束，从而保证其在合理、安全的范围内变化；②迎
角过大还可能诱发飞机的横航向运动与操纵效能

下降等问题，在逃逸复飞段会给飞行员的操纵造

成不利影响；③在舰载机下滑变轨机动任务的规
范要求中

［１］
，也对飞机迎角增量提出了类似

图 １　逃逸复飞过程及安全性评定参数示意

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｂｏｌｔｅｒｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｉｔｓ

ｓａｆｅｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

的准则要求，即迎角增量不超过失速迎角与机动

初始迎角两者之差的５０％。
３）基于飞机纵向地面操稳特性的要求，本文

提出采用飞机着舰时的俯仰角（θｔｄ，见图 １）作为
逃逸复飞安全性的评定参数，其原因在于：如果着

舰时的俯仰角过小，飞机就可能出现着舰回跳、前

起落架结构损坏等险情，因此需要限制飞机着舰

时的俯仰角大小。本文确定 θｔｄ的设计要求时，主
要考虑了飞机的停机角和航母甲板运动的纵摇

角，并且还预留了０．５°作为安全裕度。
图１表征了舰载机的逃逸复飞过程，并且简

要地示意了一些主要的物理参数量，其中，Ｖｐａ为
飞机进舰空速，Ｖｇ为飞机进舰地速，γ为飞机航迹
倾角。

２　逃逸复飞的参数适配包线

逃逸复飞是典型的高风险试飞科目，飞行员

需要具有较丰富的飞行经验和较高的操纵技术才

能完成这一科目。本文采用数字虚拟飞行仿真计

算的方法，从而较准确地分析了舰载机的逃逸复

飞特性，并且计算相应的参数适配包线。

２．１　数字虚拟飞行仿真计算模型

数字虚拟飞行仿真计算方法
［１３］
是指在设计

阶段，由工程技术人员对飞机飞行动力学和飞行

员操纵行为进行数学建模，并利用数字计算机对

选定的考核飞行任务开展人机闭环仿真计算，依

据所得结果考察飞机飞行和运营的安全性是否能

够满足设计的要求。数字虚拟飞行仿真计算模型

的完整结构如图２所示。
１）舰载机运动模型
飞机的６自由度动力学方程如下：

ＴＩＳＦ
Ｓ
ａｅｒｏ＋ＴＩＢ（Ｆ

Ｂ
ｅｎｇ＋Ｆ

Ｂ
ｌｇ）＋ｍｇ

Ｉ＝ｍ［̈ｘ，̈ｙ，̈ｚ］Ｔ

ＴＢＳＭ
Ｓ
ａｅｒｏ＋Ｍ

Ｂ
ｅｎｇ＋Ｍ

Ｂ
ｌｇ ＝Ｉ［ｐ，ｑ，ｒ］

{ Ｔ

（１）

图 ２　数字虚拟飞行仿真计算模型结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｄｉｇｉｔａｌｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
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式中：Ｆ和 Ｍ分别为力和力矩向量，其上标表示
该力或力矩投影到某一坐标系下的分量（Ｓ、Ｂ分
别指稳定轴系、机体轴系），其下标 ａｅｒｏ、ｅｎｇ、ｌｇ分
别指气动力、推力、起落架作用力；ＴＩＳ、ＴＩＢ、ＴＢＳ为
各个坐标系间的转换矩阵；ｍ为飞机的着舰重量；
Ｉ为飞机的转动惯量矩阵；ｇ为重力加速度向量，
上标 Ｉ表示惯性参考系；ｘ、ｙ、ｚ分别为飞机重心的
３个坐标位置；ｐ、ｑ、ｒ分别为飞机的３轴角速度。

通过建立起落架模型，可以计算前起与主起

对于机体的作用力和力矩，从而准确地反映舰载

机在触舰、三轮滑跑、抬前轮等一系列逃逸复飞过

程中的动态响应特性。起落架支柱的缓冲力一般

分为空气弹簧力和油液阻尼力，可由支柱压缩量

及其变化率计算获得
［１４］
。

舰载机的油门与升降舵作动器的动力学模型

采用一阶环节表示，其相应的时间常数分别为

０．７ｓ和０．１２ｓ。
２）数字飞行员模型
数字飞行员模型是指模拟飞行员在逃逸复飞

任务中的操纵行为，并给出操纵指令的数学模型，

包括油门与升降舵 ２个通道，从而完成人机闭环
数学仿真。

油门通道的操纵模型如式（２）所示。在飞机
触舰前，油门指令 δｐｃ保持下滑配平时的指令
δｐ，ｔｒｉｍ不变；在飞机触舰后，需要考虑飞行员的反
应时间延迟，一般取为 ０．５ｓ，在此期间油门指令
仍然不变；在此之后，飞行员将给出最大油门指令

δｐ，ｍａｘ，从而加大发动机推力进行逃逸复飞。ｔｔｄ为
飞机触舰时刻。

δｐｃ ＝
δｐ，ｔｒｉｍ　 ｔ＜ｔｔｄ＋０．５

δｐ，ｍａｘ ｔ≥ ｔｔｄ＋０．
{ ５

（２）

升降舵通道的操纵模型描述如下：在飞机触

舰前，升降舵指令保持下滑配平时的指令不变；在

飞机触舰后，飞行员的操纵反应时间延迟约为

１ｓ，在此期间升降舵指令同样不变；在此之后，要求
飞行员通过操纵使飞机保持较为理想的离舰爬升

迎角。对于技术较为熟练的飞行员，这一迎角误差

补偿任务可以采用 ＭｃＲｕｅｒ模型进行描述［１５］
：

Ｈα（ｓ）＝ｋα
１

Ｔαｓ＋１
ｅ－ταｓ （３）

式中：ｋα为飞行员对迎角误差的操纵增益；Ｔα为
飞行员滞后补偿时间常数；τα为飞行员的信息反
应延迟时间；ｓ为复变量。

此外，在操纵模型中还需要加入俯仰角速度

反馈，从而表征飞行员对角速度的感受和操

纵
［１６１７］

。图３给出了完整的升降舵通道飞行员

操纵模型。图中：Ｈｑ（ｓ）为俯仰角速度感受回路；
Ｈｎｍ（ｓ）为人体肌肉动作延迟模型，可用频率为
９ｒａｄ／ｓ、阻尼比为 ０．７的二阶环节描述；αｅｒｒ为迎
角误差；δｅｃ为升降舵指令。

Ｈｑ（ｓ）＝ｋｑｅ
－τｑｓ （４）

式中：ｋｑ为飞行员的运动感官增益；τｑ为飞行员
运动神经的延迟时间。

３）航母甲板运动模型
航母的甲板运动较为复杂，既与航母自身的

特征长度、排水量、航速航向等相关，也受到海浪

和海面风等海况条件的影响，往往难以获得准确

的解析模型，因此在工程研究时，多采用频谱模型

或正弦模型加以描述
［１８］
。本文采用简化和统一

的正弦模型
［１９］
对航母的甲板运动进行建模，如

式（５）所示，主要考虑了垂荡、纵摇、横摇等 ３个
运动，不同海况下的建模数据如表 １所示。通过
随机设置模型的初始相位，可以获得多组不同航

母甲板运动的时域仿真曲线。

Ｘｃ ＝ＡＸｃｓｉｎ（ωＸｃｔ＋φＸｃ） （５）
式中：Ｘｃ指航母的垂荡位移 Δｚｃ、纵摇角 θｃ和横
摇角 ｃ，单位分别为 ｍ、（°）和（°）；Ａ为甲板运动
的幅值，单位为 ｍ或（°）；ω和 φ分别为甲板运动
的频率和初始相位，单位分别为 ｒａｄ／ｓ、ｒａｄ。

图 ３　升降舵通道的飞行员操纵模型

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｏｆｐｉｌｏｔｉｎｅｌｅｖａｔｏｒｃｈａｎｎｅｌ

表 １　不同海况等级下的甲板运动建模数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｏｄｅｌｉｎｇｄａｔａｏｆｄｅｃｋｍｏｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｓｔａｔｅｓ

参数 ４级海况 ６级海况

垂荡位移幅值／ｍ ０．６８ １．６３

横摇角幅值／（°） ０．６２ １．４５

纵摇角幅值／（°） ０．５２ １．２４

垂荡频率／（ｒａｄ·ｓ－１） ０．３５ ０．３５

横摇频率／（ｒａｄ·ｓ－１） ０．２９ ０．２９

纵摇频率／（ｒａｄ·ｓ－１） ０．５２ ０．５２

２．２　仿真算例
采用某舰载机的总体与气动数据来建立本文

算例飞机的运动模型。飞机的典型着舰重量约为

１０×１０３ｋｇ，机翼面积约为 ５５ｍ，翼展约为 １４ｍ，
弦长约为５．４ｍ，单发最大推力约为５０ｋＮ，进舰下
滑时的航迹倾角为 －３．５°。算例航母参考“尼米
兹”级航母进行运动建模

［１９］
，其斜角甲板跑道长

９７７１
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度约为２３５ｍ，典型航速约为２０ｋｎ。
根据算例飞机与航母的有关参数，确定逃逸

复飞的安全准则如下：按航母最后一根阻拦索到

斜角甲板末端的跑道长度，取 Ｘｂｏ＜１５５ｍ；基于

ＪＳＳＧ—２００１Ａ［１］中的要求，取 Δαｂｏ＜３°；飞机的停
机角约为２°，航母的最大纵摇角约为 １．５°，再加
上０．５°作为安全裕度后，取 θｔｄ＞４°。

图４给出了一组逃逸复飞的仿真计算结果。
此外，离舰滑跑距离、迎角增量、着舰时的俯仰角

等３个安全性评定参数也在对应的仿真曲线中作
出了标识。

根据图４可知：
１）仿真计算开始时，舰载机位于舰尾上方，

净空高度约为 ４．７ｍ，在飞机触舰前飞行员保持
油门和升降舵位于初始的配平下滑状态。仿真计

算１ｓ时舰载机触舰，通常情况下飞行员做出逃逸
复飞的决策判断时间约为０．５～１ｓ，因此飞行员在
１．５ｓ左右给出了油门操纵指令，在２ｓ左右给出了
升降舵操纵指令。由于发动机推力变化的时间延

迟，故直至第 ４ｓ时发动机才达到最大推力状态。
开始滑跑后，飞机的迎角和俯仰角均减小，因此飞

行员首先给出纵向拉杆操纵指令。飞机抬前轮后

开始两轮滑跑，迎角和俯仰角有所增大，此时飞行

员为使飞机具有适当的飞离姿态，减小了升降舵的

拉杆量，从而避免飞机过快抬头，如图４（ｆ）所示。
２）舰载机着舰时的俯仰角约为６．８°，因此不

会出现前起落架先触舰的情况；迎角增量约为

２．９°；飞机的离舰滑跑距离约为 １３９ｍ，故飞机能
够在到达甲板末端前飞离舰面开始爬升。因此，

本次逃逸复飞是安全的。

图 ４　逃逸复飞的仿真算例

Ｆｉｇ．４　Ａｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｍｐｌｅｏｆｂｏｌｔｅｒ

２．３　评定参数的变化规律
以进舰速度为横坐标，着舰重量为纵坐标，重

复２．１节的数字虚拟飞行仿真计算，可以获得舰
载机不同着舰重量和进舰速度下的逃逸复飞性

０８７１
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能，并以图 ５所示的等高线形式进行描述。图 ５
能够简洁、直观地表示着舰重量、进舰速度对于舰

载机逃逸复飞特性的影响，从而为确定合适的设

计着舰重量、进舰速度提供参考。

分析图５可知：
１）在所有的等高线图中，其左侧直线段为下

滑配平约束限制，即在该线段以左、以上的着舰重

量、进舰速度组合下，舰载机无法建立稳定的下滑着

舰飞行状态，因而也无法进一步分析其逃逸复飞特性。

２）舰载机的着舰重量增大，则其在逃逸复飞
时的离舰滑跑距离就随之增加。而在同一着舰重

量下，离舰滑跑距离将随进舰速度的增加呈现出

先减小后增大的特点，其原因在于：①增大进舰速
度能够使舰载机更快地获得爬升拉起所需的升

力，从而完成逃逸复飞并离舰，因此离舰滑跑距离

有所缩短；②由于飞行员需要一定的反应和决策
时间才能给出逃逸复飞操纵指令，因此在相同的

滑跑时间内，离舰滑跑距离将随机舰相对速度增

大而相应增加。

进一步，根据图５（ａ）所示的仿真结果还可以

图 ５　不同着舰重量和进舰速度下的逃逸复飞性能

Ｆｉｇ．５　Ｂｏｌｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｎｄｉｎｇ

ｗｅｉｇｈｔｓａｎｄａｐｐｒｏａｃｈｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓ

看出：当着舰重量为１０×１０３ｋｇ时，较为理想的进
舰速度约为６６～７０ｍ／ｓ，此时的离舰滑跑距离最
短，约为 １４０ｍ。而当着舰重量为 １２．５×１０３ｋｇ
时，最短的离舰滑跑距离为 １５５ｍ，对应的进舰速
度范围为 ７３～７７ｍ／ｓ。由此也就表明，在每一着
舰重量下，均对应存在一个最佳的进舰速度范围，

从而能够使逃逸复飞的离舰滑跑距离最短。

３）如图５（ｂ）所示，迎角增量的等高线近似
于一簇相互平行的直线段，该值越小表明舰载机

的俯仰姿态改变量就越小，因而其逃逸复飞特性

也就越好。基于迎角增量的约束要求，可以确定

各着舰重量下飞机的最小进舰速度。

４）舰载机的着舰下滑角一般取为固定值
－３．５°，因此飞机着舰时的俯仰角与下滑配平时
的迎角一一对应，变化规律较为明确，即进舰速度

越大、着舰重量越轻，则着舰时的俯仰角就越小，

如图５（ｃ）所示。从逃逸复飞安全性角度出发，为
了避免前起落架先触舰的情况发生，应当对着舰

时俯仰角的下限值进行约束，因此也就能够确定

各着舰重量下飞机的最大进舰速度。

２．４　参数适配包线及其计算方法
本文所提出的参数适配包线，指的是满足一定

舰载机飞行状态（如下滑角）、航母运动状态（如航

母航速）和逃逸复飞安全性要求的舰载机着舰重

量、进舰速度的组合情况，因而可以为机舰适配性

研究和作战使用条件确定提供量化的评估参考。

参数适配包线的计算方法如下：

步骤１　按照２．２节和２．３节的方法，通过数
字虚拟飞行仿真计算，获得舰载机在不同着舰重量

和进舰速度下逃逸复飞性能评定参数的等高线图。

步骤２　对于每一项逃逸复飞性能的评定参
数，确定其安全性判定标准，从而在性能等高线图

中求出对应的边界约束。

步骤３　求取 ３条边界约束的交集后，就能
够得到满足全部逃逸复飞安全要求的参数适配包

线，如图６所示。图中：ＡＢ段为迎角增量的约束，

图 ６　逃逸复飞的参数适配包线

Ｆｉｇ．６　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｉｔａｂｉｌｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅｆｏｒｂｏｌｔｅｒ
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其决定了参数适配包线的左边界；ＢＣ段为离舰滑
跑距离的约束，其决定了参数适配包线的上边界；

ＣＤ段为着舰时俯仰角的约束，其决定了参数适
配包线的右边界。

３　参数适配包线的影响因素
１）舰载机在实际执行作战任务时，其燃油消

耗和武器装载使用等均存在一定的不确定性，故

其着舰时的重心位置等都可能偏差理想设计状

态。重心位置的前后变化将直接影响飞机的纵向

力矩特性，既会改变飞机进舰下滑时的配平飞行

状态，也会影响其逃逸复飞滑跑时的抬前轮特性。

美军研究中也指出，进行逃逸复飞飞行试验时应

当特别关注飞机前后重心的配置问题
［１］
。

２）航母航速是船舶设计部门最为关注的机
舰适配参数之一，除了分析典型航速（２０ｋｎ）下的
参数适配包线外，还十分关注零甲板风条件（即

航速为零时）的机舰适配关系，因为它可以表征

极限状态的使用条件。

３）由于第２节建立参数适配包线时尚未考
虑航母甲板运动的影响，只能反映平稳海况下的

机舰参数适配关系。随着航母编队走向远海，高

海况条件也是必然面临的作战使用环境，在舰载

机逃逸复飞安全性研究时也必需考虑海况条件的

影响。

综上所述，本节将进一步讨论分析舰载机重

心位置、航母航速及海况等级等 ３个因素对参数
适配包线的影响，便于发现舰载机总体方案设计

和机舰适配特性中可能存在的问题，为方案的设

计改进、作战使用条件的论证分析等提供参考。

３．１　舰载机重心位置
通过改变仿真模型的初始计算条件，本文对

比了重心位置分别为１６％ＭＡＣ和２０％ＭＡＣ时的
逃逸复飞仿真曲线，并且计算获得这 ２个重心位
置所对应的参数适配包线，仿真结果如图 ７和图
８所示。舰载机的重心位置后移后，其进舰下滑
时的配平迎角将有所减小，因此着舰俯仰角由 ６°
减小至 ５．２°。同时，飞机的抬前轮特性有所提
高，离舰滑跑距离由１３９ｍ缩短至１３６ｍ。重心位
置后移对参数适配包线的影响如下：着舰俯仰角

的约束边界向左移动，由 ＣＤ段变为 ＧＨ段；离舰
滑跑距离的约束边界向上移动，由 ＢＣ段变为 ＦＧ
段；迎角增量的约束边界略微向左移动，由 ＡＢ段
变为 ＡＥ段。
３．２　航母航速

对于舰载机的逃逸复飞任务而言，航母航

速减小后，机舰之间在水平方向上的相对速度

增大，在同样的飞行员反应和操纵时间内，飞机

的甲板滑跑距离就有所增大，因此满足离舰滑

跑距离约束限制的参数适配范围相应减小，如

图 ９所示。

图 ７　不同重心位置时的仿真曲线

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

ｏｆｃｅｎｔｅｒｏｆｇｒａｖｉｔｙ

图 ８　重心位置对参数适配包线的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｃｅｎｔｅｒｏｆｇｒａｖｉｔｙｏｎ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｉｔａｂｉｌｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅ

图 ９　航母航速对参数适配包线的影响

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃａｒｒｉｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｓｕｉｔａｂｉｌｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅ
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　　计算结果表明：航母航速由 ２０ｋｎ减小至
１０ｋｎ后，适配的最大着舰重量由 １２．５×１０３ｋｇ减
小为１０．７×１０３ｋｇ，同时适配的最大进舰速度由
８０ｍ／ｓ减小为 ７５ｍ／ｓ。零甲板风条件下，参数适
配包线进一步缩小，此时应当严格约束飞机的进

舰速度与着舰重量，提高逃逸复飞的安全。

３．３　着舰海况等级

在不同的着舰海况等级下，航母甲板的垂荡

和俯仰运动的幅值不同，这将影响舰载机的逃逸

复飞特性，主要体现在触舰时刻飞机在甲板上的

位置、起落架载荷及逃逸复飞的轨迹等
［１０］
。在现

有的研究中，一般是根据甲板运动的数学模型，选

取典型的初始相位值进行仿真计算，从而分析最

有利和最不利的极限状态条件。然而，这样的定

性处理方式只能适用于特定的甲板运动条件，无

法体现出实际情况下初始相位具有随机性的

特点。

因此，本文根据式（５）和表 １所建立的甲板
运动模型，随机选取 １００组不同的甲板运动初始
相位组合，在图６所示的参数适配包线内进行逃

逸复飞的数字虚拟飞行仿真计算，并以逃逸复飞

成功率 ｐｂｏ作为评价指标，从而定量地建立起不同
海况等级与逃逸复飞参数适配包线的联系，计算

步骤如下：

步骤１　随机生成１组甲板运动的初始相位
组合，例如（φｃ，φθｃ，φΔｚｃ）＝（１８°，１２６°，１４４°），那
么按式（５）计算后可分别获得对应初始相位下，
４级海况和６级海况条件的甲板运动参数的时间
历程。重复这一过程，可以获得 ２００组甲板运动
参数 的 时 间 历 程 （４级 海 况 和 ６级 海 况 各
１００组），作为步骤２仿真时的计算输入。

步骤２　在图 ６所示的参数适配包线内，任
意选取１种舰载机进舰速度和着舰重量的参数组
合，例如（ｍ，Ｖｐａ）＝（１１×１０

３ｋｇ，７２ｍ／ｓ），再结合
已有的２００组甲板运动参数进行仿真，可以得到
４级海况和６级海况下的仿真算例各１００组。

步骤３　对仿真算例进行甄别，排除逃逸复
飞的失败算例（见图１０）后，可以计算逃逸复飞成
功率：ｐｂｏ（１１×１０

３ｋｇ，７２ｍ／ｓ，４级海况）＝７０％，

ｐｂｏ（１１×１０
３ｋｇ，７２ｍ／ｓ，６级海况）＝５５％。

图 １０　不同海况等级下的逃逸复飞算例

Ｆｉｇ．１０　Ｂｏｌｔｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｍｐｌｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｓｔａｔｅｓ
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　　步骤４　对于参数适配包线内的每一组进舰
速度和着舰重量的参数组合，重复步骤 ２和步
骤３，并且将参数适配包线内逃逸复飞成功率相
同的点连线后，得到了不同海况等级下舰载机的

逃逸复飞成功率，如图１１所示。
图１０给出了２组逃逸复飞仿真算例的对比，

根据飞机的离舰滑跑距离（可由主起落架压缩量

ｓｍｇ进行计算，ｓｍｇ由零开始增大再减小至零的过程
即对应了飞机着舰、滑跑和离舰的逃逸复飞过

程）、迎角和俯仰角仿真曲线，可以判断逃逸复飞

是否成功。图中所标注的“Ｘｂｏ＝１５５ｍ”“Δαｂｏ＝
３°”“θｔｄ＝４°”分别表示对应参数的安全性判定要
求。在算例１中（见图 １０（ａ）），飞机离舰滑跑距
离、迎角增量、着舰俯仰角３个参数在４级海况条
件时分别为１５４ｍ、２．７°、６°，在６级海况条件时分
别为 １６０ｍ、３．１°、６°。基于离舰滑跑距离小于
１５５ｍ、迎角增量小于３°、着舰俯仰角大于 ４°的安
全性判定要求，因此判断 ４级海况下逃逸复飞成
功，６级海况下逃逸复飞失败。同理可判断在算
例２中（见图１０（ｂ）），由于飞机在 ６级海况下的
离舰滑跑距离过大（约为 １７０ｍ），因此飞机逃逸
复飞失败。

一般来说，如果从飞机离舰后的航迹变化角

度分析，甲板具有上升的运动趋势是有利的，因为

此时飞机具有更大的初始爬升速度。但在逃逸复

飞任务中，由于飞行员更关注飞机是否能够在到

达甲板末端前就完成复飞拉起，因此只有当飞机

图 １１　不同海况等级下的逃逸复飞成功率

Ｆｉｇ．１１　Ｂｏｌｔｅｒｓｕｃｃｅｓｓｒａｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｓｔａｔｅｓ

的爬升速度大于其所处位置的甲板上升速度，才

能够表征飞机完成了逃逸复飞。从这一角度来

看，甲板具有上升的运动趋势时未必会给逃逸复

飞带来有利的影响，即飞机需要获得更大的升力

和爬升速度才能克服甲板的上升运动，进而脱离

甲板开始爬升。仿真计算结果表明，当甲板具有

上升的运动趋势时，飞机逃逸复飞的离舰滑跑距

离与迎角增量均有所增大。

如图１１所示，当考虑了不同海况等级下的甲
板运动影响后，原参数适配包线内的每一着舰重

量、进舰速度组合均对应了一个逃逸复飞的成功

率。仿真计算结果表明：由于高海况条件下，甲板

运动的幅值增大，飞机更容易出现逃逸复飞失败

的情况。与４级海况条件相比，６级海况条件下
舰载机的逃逸复飞成功率平均下降了约 １５％。
因此，为了提高舰载机的逃逸复飞安全，建议根据

ｐｂｏ进一步缩小参数适配包线，并作为设计使用条
件时参考。

４　结　论

１）离舰滑跑距离、逃逸复飞段最大迎角相对
进舰配平迎角的增量和着舰时的俯仰角等３个评
定参数可用于分析舰载机的逃逸复飞特性。数字

虚拟飞行的仿真计算结果表明，在每一设计着舰

重量下均对应存在一个最佳的进舰速度范围，从

而使逃逸复飞的离舰滑跑距离最短；同时，最大的

迎角增量、着舰时的俯仰角分别决定了满足安全

逃逸复飞要求时的最小、最大进舰速度。

２）适配包线能够表征满足逃逸复飞安全要
求的着舰重量、进舰速度的组合情况，其边界由对

应的逃逸复飞评定参数确定。舰载机重心位置变

化将使参数适配包线的边界位置和范围发生改

变，但边界形状基本不变。航母航速减小将显著

缩小参数适配包线。

３）本文算例飞机具有零甲板风条件下的安
全逃逸复飞能力。在 ６级海况条件下，其逃逸复
飞的成功率较 ４级海况条件下降了约 １５％。建
议以定量计算获得的逃逸复飞成功率作为评价指

标，进一步缩小参数适配包线作为设计使用条件，

从而提高舰载机逃逸复飞的安全性。
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主动防御飞行器的范数型微分对策制导律

郭志强１，孙启龙２，周绍磊１，，闫实１

（１．海军航空大学 岸防兵学院，烟台 ２６４００１；　２．北京航天长征飞行器研究所，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：针对具有主动防御能力的飞行器受到攻击导弹的威胁后发射一枚导弹进行
防御的制导问题，基于微分对策理论对飞行器和防御弹的制导律进行了设计和分析。首先，对

于飞行器、防御弹和攻击弹的侧向控制均有界的情况，基于一种范数型的性能指标推导得出了

对策三方的最优制导策略。然后，当攻击弹采用不同制导策略时，对飞行器和防御弹能够对策

成功的条件进行了分析，给出了飞行器能够实现逃逸和防御弹能够完成拦截的最小机动条件。

最后，进行了非线性仿真，结果表明了所提制导律的有效性，并验证了飞行器若要逃脱攻击弹

需满足其最小逃逸机动条件，防御弹若要拦截攻击弹需满足其最小拦截机动条件。

关　键　词：飞行器；主动防御；范数型；微分对策；制导律
中图分类号：Ｖ４４８．１３３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７８７１０

　　近年来，一种被称为“三体（ｔｒｉｐｌｅｔ）协同追
逃”的制导问题在制导领域形成了一个关注的热

点
［１３］
。这里所谓的“三体”是指由一个目标

（ｔａｒｇｅｔ）和一个可保护目标免受攻击的防御武器
（ｄｅｆｅｎｄｅｒ），以及一个对目标进行拦截的攻击武
器（ａｔｔａｃｋｅｒ）所组成的攻防守三方［４６］

。由于微

分对策理论的主要研究对象是一类具有对抗和竞

争关系的群体，所以攻防守三方之间的博弈关
系就很自然地适合用微分对策理论加以分析和

研究。

上述形式制导问题的研究首见于文献［７］，
文中假设目标静止或低速移动，根据初始弹目距

离为目标和防御弹提出了一种闭环最优制导律。

文献［８］基于微分对策和线性二次型理论，为飞
行器防御弹攻击弹提出了一种最优制导策略，
使得飞行器可以引诱攻击弹，从而使攻击弹更易

被防御弹拦截，但从其仿真结果来看，当飞行器速

度小于攻击弹速度时，飞行器总是会被攻击弹命

中，它必须严格依靠防御弹提前将攻击弹拦截下

来才可存活。文献［９１２］将基于微分对策的“三
体”协同制导问题称为主动目标防御微分对策

（ＡＴＤＤＧ），并提出了一类基于最优航向的制导策
略，采用这种制导律时目标和防御弹的弹道十分

平直且侧向加速度的需求为零。文献［１３１４］基
于微分对策理论，将攻防守三方的角色进行了通
俗化描述并对三方追逃问题进行分析。文献［１５］
对具有高阶自动驾驶仪动态的三方追逃问题进行

了研究，并得到了对策三方的最优制导策略。文

献［１６１７］考虑对策各方最大可用控制受约束的
情况，给攻击弹提出了一种先逃逸后追踪的制导

策略。文献［１８１９］也对控制有界条件下攻击弹
的制导策略进行了分析，并提出了 ２种改进型的
攻击弹制导律。

本文针对飞行器防御弹攻击弹的三方追逃
问题进行了研究，但考虑到：①文献［９１２］提出的
制导律仅给目标和防御弹提供了最优航向，不需

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909011&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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采取侧向机动，因而弹道十分平直，但是这种方法

忽略了实战当中无论飞行器、防御弹还是攻击弹

都需要进行一定的机动
［１７］
；②文献［８，１３１５］提

出的均是基于线性二次型形式的制导策略，这类

制导策略没有考虑对策参与者的控制往往都是有

界的这一实际问题，在应用中容易出现加速度饱

和现象而使制导律失去最优性，产生较大的脱靶

量；③文献［１６１９］虽考虑了控制受有界约束的情
况，但只从攻击弹的角度出发对制导问题进行研

究，文献［１６１７］只分析了攻击弹采取先逃逸后追
踪策略时能够命中飞行器的条件，文献［１８１９］也
只讨论并设计了攻击弹的制导律，并未对飞行器

和防御弹的对策条件进行分析。

鉴于上述情况，本文基于微分对策理论对控

制有界情况下的三方追逃问题进行了分析，基于

范数型的性能指标为对策各方提出了不会导致加

速度饱和的最优制导策略，然后从防守方（飞行

器和防御弹）的角度出发，对攻击弹采取不同策

略时飞行器能够成功逃离攻击弹的机动条件（不

严格依赖防御弹）和防御弹能够成功拦截攻击弹

的机动条件分别进行了分析和推导。

１　问题描述与运动学建模

１．１　协同追逃对策问题
本文主要研究一个飞行器（目标）Ｔ受到一枚

攻击弹 Ｍ的威胁后发射一枚防御弹 Ｄ进行防御
的制导问题，考虑对策三方的侧向加速度均有界，

并在制导律的推导过程中做出以下假设：

１）对策三方在运动中均可视为质点，且速度
均为常值。

２）对策三方之间的相对运动可在初始视线
方向附近线性化。

３）重力因素可忽略，且制导问题可以在俯仰
平面和偏航平面内解耦。

基于以上假设，本文主要在偏航平面内对制

导问题进行研究，研究结论可以推广到三维情形。

图１所示为笛卡儿惯性坐标系下末制导段三方的
平面相对运动关系。图中：Ｖ、ａ和 γ分别为速度、
侧向加速度和航向角；ｒＭＴ和 λＭＴ分别为飞行器与
攻击弹之间的距离和视线角；ｒＭＤ和 λＭＤ分别为防
御弹与攻击弹之间的距离和视线角；ｙＭＴ为飞行器
与攻击弹在垂直于初始视线 ＬＯＳＭＴ０方向上的距离；
ｙＭＤ为防御弹与攻击弹在垂直于初始视线 ＬＯＳＭＤ０方
向上的距离。下标 Ｔ、Ｄ和 Ｍ分别表示飞行器、防
御弹和攻击弹，数字０表示相应的初值。

图 １　对策三方的平面相对运动关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｖｅｉｎｐｌａｎｅｍｏｖｅｍｅｎｔｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ

ｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓ

由图１可得极坐标下飞行器与攻击弹之间的
相对运动方程为

ｒＭＴ ＝ＶＭｃｏｓ（γＭ ＋λＭＴ）＋ＶＴｃｏｓ（γＴ －λＭＴ）

ｒＭＴλ
·

ＭＴ ＝ＶＭｓｉｎ（γＭ ＋λＭＴ）－ＶＴｓｉｎ（γＴ －λＭＴ
{

）

（１）

类似可得防御弹与攻击弹之间的相对运动方程为

ｒＭＤ ＝ＶＭｃｏｓ（γＭ ＋λＭＤ）＋ＶＤｃｏｓ（γＤ －λＭＤ）

ｒＭＤλ
·

ＭＤ ＝ＶＭｓｉｎ（γＭ ＋λＭＤ）－ＶＤｓｉｎ（γＤ －λＭＤ
{

）

（２）

式中：ｒＭＴ、ｒＭＤ分别为飞行器和攻击弹、防御弹和攻

击弹的相对速度；λ
·

ＭＴ、λ
·

ＭＤ分别为飞行器和攻击

弹、防御弹和攻击弹的视线角速度。

飞行器、防御弹和攻击弹各自的线性动力学

方程为

ｘｉ ＝Ａｉｘｉ＋Ｂｉｕ′ｉ
ａｉ ＝Ｃｉｘｉ＋ｄｉｕ′

{
ｉ

　　ｉ＝Ｔ，Ｄ，Ｍ （３）

式中：ｘｉ为三方各自的内部状态向量；ｕ′ｉ为其控制
指令。假设三方的控制系统均具有理想动态特

性，则有 Ａｉ＝０，Ｂｉ＝０，Ｃｉ＝０，ｄｉ＝１，相应的加速
度指令 ｕ′ｉ＝ａｉ。

三方的航向角速度可表示为

γ＝
ａｉ
Ｖｉ
　　ｉ＝Ｔ，Ｄ，Ｍ （４）

将飞行器、防御弹和攻击弹的最大加速度指

令记为 ｕｍａｘｉ （ｉ＝Ｔ，Ｄ，Ｍ），则其控制指令应满足：

ｕ′ｉ ≤ ｕ
ｍａｘ
ｉ 　　ｉ＝Ｔ，Ｄ，Ｍ （５）

１．２　运动学建模与系统降阶
将飞行器在垂直于 ＬＯＳＭＴ０方向上的加速度

记为 ｕＴＮ，攻击弹在垂直于 ＬＯＳＭＴ０方向上的加速
度记为 ｕＭＮ，防御弹在垂直于 ＬＯＳＭＤ０方向上的加
速度记为 ｕＤＮ，则可得
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ｕＴＮ ＝ｕ′Ｔｃｏｓ（γＴ０－λＭＴ０）

ｕＭＮ ＝ｕ′Ｍｃｏｓ（γＭ０＋λＭＴ０）

ｕＤＮ ＝ｕ′Ｄｃｏｓ（γＤ０－λＭＤ０
{

）

（６）

根据假设 ２），飞行器、防御弹和攻击弹的对
策时间（即飞行时间）可近似表示为

ｔｆＭＴ ＝
ｒＭＴ０
ｒＭＴ０

ｔｆＭＤ ＝
ｒＭＤ０
ｒＭＤ










０

（７）

式中：ｔｆＭＴ为飞行器与攻击弹的对策时间；ｔｆＭＤ为防
御弹与攻击弹的对策时间。在后面的非线性仿真

中，飞行时间将根据式（７）进行实时更新。
由于飞行器希望自身被攻击弹命中之前防御

弹便对攻击弹实施拦截，故对策时间应满足ｔｆＭＴ＞
ｔｆＭＤ，可记 Δｔ＝ｔｆＭＴ－ｔｆＭＤ。又由于防御弹和攻击弹
的距离在 ｔ＝ｔｆＭＤ时刻达到最小（此即防御弹的脱
靶量），当 ｔ＞ｔｆＭＤ时防御弹和攻击弹之间的距离开
始变大，防御弹已无法再对攻击弹形成威胁，它也

不能再对飞行器和攻击弹的对策局势产生影响。

故可规定在 ｔｆＭＤ＜ｔ≤ｔｆＭＴ时间内防御弹不再存在，
其存在函数可用 ｌ（ｔ）表示：

ｌ（ｔ）＝
１　　 ｔ≤ ｔｆＭＤ
０ ｔ＞ｔｆ

{
ＭＤ

（８）

则在对策中防御弹的加速度分量 ｕＤＮ可表
示为

ｕＤＮ ＝ｕ′Ｄｃｏｓ（γＤ０－λＭＤ０）ｌ（ｔ） （９）
将上述对策问题的状态向量取为

ｘ＝［ｙＭＴ ｙＭＤ ｙＭＴ ｙＭＤ］Ｔ （１０）

记 ｕＴ＝ｕＴＮ，ｕＤ＝ｕＤＮ，ｕＭ＝ｕＭＮ，则系统在垂直
于初始视线方向上的运动方程可写为

ｘ＝Ａｘ＋ＢｕＴＤ ＋ＣｕＭ （１１）
式中：

ｕＴＤ ＝［ｕＴ　ｕＤ］
Ｔ

Ａ＝

０ ０ １ ０

０ ０ ０ １

０ ０ ０ ０













０ ０ ０ ０

Ｂ＝

０ ０

０ ０

－１ ０

０ －ｌ（ｔ













）

Ｃ＝ ０ ０ １[ ]εＴ

ε＝ｃｏｓ（λＭＴ０－λＭＤ０

























）

　　因为防御弹为飞行器所发射，所以一般有ε＝１。

利用类似于文献［８］提到的所谓终端投影的
系统降阶方法，引入新的变量———零控脱靶量

（ＺｅｒｏＥｆｆｏｒｔＭｉｓｓ，ＺＥＭ）：

Ｚ（ｔ）＝［ＺＭＴ（ｔ） ＺＭＤ（ｔ）］Ｔ ＝ＤΦ（ｔｆ，ｔ）ｘ（ｔ）

（１２）

式中：Ｄ＝
１ ０ ０ ０[ ]０ １ ０ ０

为系统状态提取矩阵；

Φ（ｔｆ，ｔ）＝Ｌ
－１
［（ｓＩ－Ａ）－１］为系统方程式（１１）的

状态转移矩阵，且

Φ（ｔｆ，ｔ）＝

１ ０ ｔｇｏＭＴ ０
０ １ ０ ｔｇｏＭＤ
０ ０ １ ０











０ ０ ０ １

（１３）

式中：ｔｇｏＭＴ为飞行器和攻击弹之间的剩余对策时
间；ｔｇｏＭＤ为防御弹和攻击弹之间的剩余对策时间。

经过式（１２）的变换之后可得 ２个零控脱
靶量：

ＺＭＴ（ｔ）＝ｙＭＴ ＋ｙＭＴｔｇｏＭＴ
ＺＭＤ（ｔ）＝ｙＭＤ ＋ｙＭＤｔｇｏ

{
ＭＤ

（１４）

将零控脱靶量作为新的状态变量，并求其关

于时间的导数，可得新的状态方程为

Ｚ
·

ＭＴ（ｔ）＝（ｕＭ －ｕＴ）ｔｇｏＭＴ

Ｚ
·

ＭＤ（ｔ）＝（ｕＭ －ｕＤ）ｔｇｏ
{

ＭＤ

（１５）

２　范数型追逃对策

２．１　范数型的最优对策
在对策过程中，对于飞行器和防御弹组成的

防守方来说，总是希望攻击弹的脱靶量 ｙＭＴ（ｔｆＭＴ）
达到最大，同时希望防御弹的脱靶量 ｙＭＤ（ｔｆＭＤ）达
到最小；而对策的另一方攻击弹其目的则完全相

反，既希望 ｙＭＤ（ｔｆＭＤ）达到最大，又希望 ｙＭＴ（ｔｆＭＴ）
达到最小。据此可选取２个脱靶量的绝对值之差
作为对策问题的性能指标：

Ｊ＝ ｙＭＤ（ｔｆＭＤ） － ｙＭＴ（ｔｆＭＴ） （１６）

由于脱靶量的绝对值属于范数的范畴，此类

微分对策问题又被称为范数型微分对策（Ｎｏｒｍ
ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌＧａｍｅ，ＮＤＧ）［２０］。

对策三方所进行的最优化问题可描述为

ｍｉｎ
ｕＴ，ｕＤ

ｍａｘ
ｕＭ
Ｊ

利用零控脱靶量可将性能指标式（１６）改
写为

Ｊ＝ ＺＭＤ（ｔｆＭＤ） － ＺＭＴ（ｔｆＭＴ） （１７）

该最优问题的哈密顿函数为

Ｈ＝ηＭＴＺ
·

ＭＴ ＋ηＭＤＺ
·

ＭＤ （１８）

９８７１



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　

式中：ηＭＴ、ηＭＤ为伴随状态。
最优问题的伴随方程和横截条件分别为

ηＭＴ（ｔ）＝－
Ｈ
ＺＭＴ

＝０

ηＭＤ（ｔ）＝－
Ｈ
ＺＭＤ

＝{ ０
（１９）

ηＭＴ（ｔｆＭＴ）＝
Ｊ
ＺＭＴ ｔ＝ｔｆＭＴ

＝－ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔｆＭＴ））

ηＭＤ（ｔｆＭＤ）＝
Ｊ
ＺＭＤ ｔ＝ｔｆＭＤ

＝ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔｆＭＤ{ ））

（２０）
则进一步可得伴随状态为

ηＭＴ（ｔ）＝－ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔｆＭＴ））

ηＭＤ（ｔ）＝ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔｆＭＤ
{

））
（２１）

根据最优控制的极小极大值原理，飞行器、防

御弹和攻击弹的最优控制应满足：

（ｕＴ，ｕ

Ｄ）＝ａｒｇｍｉｎ

（ｕＴ，ｕＤ）
Ｈ

ｕＭ ＝ａｒｇｍａｘ
ｕＭ

{ Ｈ
（２２）

结合式（１５）和式（１８）可得最优制导策略为
ｕＴ（ｔ）＝ｕ

ｍａｘ
Ｔ ｓｉｇｎ（ηＭＴｔｇｏＭＴ）

ｕＤ（ｔ）＝ｕ
ｍａｘ
Ｄ ｓｉｇｎ（ηＭＤｔｇｏＭＤ）ｌ（ｔ）

ｕＭ（ｔ）＝ｕ
ｍａｘ
Ｍ ｓｉｇｎ（ηＭＤｔｇｏＭＤｌ（ｔ）＋ηＭＴｔｇｏＭＴ

{
）

（２３）
由于 ｔｇｏＭＴ≥０，ｔｇｏＭＤ≥０，利用式（２１）并将最优

制导策略进一步写成闭环形式可得

ｕＴ（ｔ）＝－ｕ
ｍａｘ
Ｔ ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））

ｕＤ（ｔ）＝ｕ
ｍａｘ
Ｄ ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））ｌ（ｔ）

ｕＭ（ｔ）＝ｕ
ｍａｘ
Ｍ ｓｉｇｎ（ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））ｔｇｏＭＤｌ（ｔ）－

　　ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））ｔｇｏＭＴ













）

（２４）
２．２　对策空间分析
２．２．１　飞行器攻击弹的最优对策空间

飞行器与攻击弹进行一对一追逃对策时，易

得其最优动力学为

ｄＺＭＴ
ｄｔ

＝（－ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＴ ）ｔｇｏＭＴｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ）） （２５）

对式（２５）从 ０到 ｔ积分可得飞行器攻击弹
的最优对策轨迹为

ＺＭＴ（ｔ） ＝ＲＭ ＋
１
２
（ｕｍａｘＭ －ｕｍａｘＴ ）ｔ

２
ｇｏＭＴ （２６）

式中：ＲＭ＝ Ｚ

ＭＴ（ｔｆＭＴ） ＝ Ｚ


ＭＴ（０） －

１
２
ｔ２ｆＭＴ（ｕ

ｍａｘ
Ｍ －

ｕｍａｘＴ ）为攻击弹的杀伤半径或其期望的最小脱
靶量。

在本文所讨论的问题中，相较于攻击弹而言，

一般有 ｕｍａｘＴ ≤ｕ
ｍａｘ
Ｍ ，故根据式（２６）可得飞行器攻

击弹的对策空间如图２所示。图中加粗的单调曲
线 ＺＭＴ和 －Ｚ


ＭＴ表示攻击弹最终脱靶量为零的最

优 对 策 轨 迹，２ 条 曲 线 之 间 的 区 域

ＤＭＴ０（ＺＭＴ（ｔ） ＜Ｚ

ＭＴ）为对策的奇异区，在该区

域内飞行器和攻击弹的最优制导策略是任意的，

如果初始时刻的零控脱靶量 ＺＭＴ（０）位于此区域
内，则攻击弹将对飞行器实现零脱靶量拦截（即

ＺＭＴ（ｔｆＭＴ）＝０）。在奇异区 ＤＭＴ０以外的 ２个区域

Ｄ＋ＭＴ１（ＺＭＴ（ｔ）＞Ｚ

ＭＴ）和 Ｄ

－
ＭＴ１（ＺＭＴ（ｔ）＜－Ｚ


ＭＴ），攻

击弹不能对飞行器实现零脱靶量拦截，双方均使

用最优对策时的对策轨迹平行于曲线 ＺＭＴ和

－ＺＭＴ，最终脱靶量 Ｚ

ＭＴ（ｔｆＭＴ）≠０，若飞行器能在

某一时刻 ｔ（ｔ＜ｔｆＭＴ）使得 ＺＭＴ（ｔ） ＞ Ｚ

ＭＴ（ｔ），则

攻击弹的最终脱靶量将大于 ＲＭ ＝Ｚ

ＭＴ（ｔｆＭＴ）从而

使飞行器实现逃逸。

图 ２　飞行器攻击弹的对策空间

Ｆｉｇ．２　Ａｉｒｃｒａｆｔａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｇａｍｅｓｐａｃｅ

２．２．２　防御弹攻击弹的最优对策空间
防御弹与攻击弹进行一对一追逃对策时，易

得其最优动力学为

ｄＺＭＤ
ｄｔ

＝（ｕｍａｘＭ －ｕｍａｘＤ ）ｔｇｏＭＤｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ）） （２７）

对式（２７）从 ０到 ｔ积分可得防御弹攻击弹
的最优对策轨迹为

ＺＭＤ（ｔ） ＝ＲＤ －
１
２
（ｕｍａｘＭ －ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｇｏＭＤ （２８）

式中：ＲＤ＝ Ｚ

ＭＤ（ｔｆＭＤ） ＝ Ｚ


ＭＤ（０） ＋

１
２
ｔ２ｆＭＤ（ｕ

ｍａｘ
Ｍ －

ｕｍａｘＤ ）为防御弹的杀伤半径或其期望的最小脱
靶量。

对于防御弹和攻击弹而言：①若 ｕｍａｘＤ ≥ｕ
ｍａｘ
Ｍ ，

根据式（２８）可得二者的对策空间与图 ２相似，其
分析也类似，不再赘述。②若 ｕｍａｘＤ ＜ｕｍａｘＭ ，则二者
的对策空间如图 ３所示，最优对策轨迹的值
ＺＭＤ 随着时间 ｔ单调增加，最终脱靶量趋于

ＺＭＤ（ｔｆＭＤ），若防御弹在某一时刻ｔ（ｔ＜ｔｆＭＤ）使得

０９７１
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图 ３　防御弹攻击弹的对策空间（ｕｍａｘＤ ＜ｕｍａｘＭ ）

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｆｅｎｄｅｒａｔｔａｃｔｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｇａｍｅｓｐａｃｅ（ｕｍａｘＤ ＜ｕｍａｘＭ ）

ＺＭＤ（ｔ） ＜ Ｚ

ＭＤ（ｔ），则防御弹的最终脱靶量将

小于 ＲＤ＝Ｚ

ＭＤ（ｔｆＭＤ）从而将攻击弹拦截。

３　飞行器和防御弹的对策条件
本节根据 ２．１节推得的最优制导策略

式（２４）对三方的对策情况进行分析，并根据攻击
弹的不同机动情况对飞行器实现逃逸和防御弹实

现拦截的条件进行推导。这里假设对策三方的最

大加速度指令满足不等式 ｕｍａｘＴ ≤ｕ
ｍａｘ
Ｄ ≤ｕ

ｍａｘ
Ｍ 。

将式（２４）代入式（１５）可得系统最优动力学
方程为

ｄＺＭＴ
ｄｔ
＝［ｕｍａｘＭ ｓｉｇｎ（ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））ｔｇｏＭＤｌ（ｔ）－

　　ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））ｔｇｏＭＴ）＋ｕ
ｍａｘ
Ｔ ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））］ｔｇｏＭＴ

ｄＺＭＤ
ｄｔ
＝［ｕｍａｘＭ ｓｉｇｎ（ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））ｔｇｏＭＤｌ（ｔ）－

　　ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））ｔｇｏＭＴ）－ｕ
ｍａｘ
Ｄ ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））］ｔｇｏ















ＭＤ

（２９）
最优动力学方程（２９）中均包含了２个零控脱靶

量的符号函数，下面根据符号函数 ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））、
ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））分２种情况进行分析。

１）情况１
ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））＝－ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））。此时飞行

器、防御弹与攻击弹的视线角速度λ
·

ＭＴ和λ
·

ＭＤ的符

号相反，攻击弹的最优追踪策略（相对于飞行器）

和最优逃逸策略（相对于防御弹）的符号也相反，

攻击弹可在对飞行器进行追踪的同时对防御弹进

行逃逸，即

ｕＭｅ（ｔ）＝ｕ
ｍａｘ
Ｍ ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））＝

　　 －ｕｍａｘＭ ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））＝ｕ

Ｍｐ（ｔ） （３０）

式中：ｕＭｅ（ｔ）表示攻击弹的最优逃逸策略；ｕ

Ｍｐ（ｔ）

表示攻击弹的最优追踪策略。

将式（３０）代入式（２９），并分别从 ０到 ｔ积
分，可得 ２个最优对策轨迹依然如式（２６）和

式（２８）所示。从式（３０）也可看出，此时攻击弹的
最优逃逸策略与最优追踪策略相同，这种情况下

的最优对策只跟对策各方的初始条件有关，初始

条件确定后各方的最优对策轨迹便随之确定，飞

行器和防御弹只能采取各自的最优策略来应对，

因而此种情况是非常简单的。根据式（２６）和
式（２８）可得此时零控脱靶量如图４所示。

图 ４　２个零控脱靶量异号时的变化

Ｆｉｇ．４　ＥｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｗｏＺＥＭｉｎｃａｓｅｏｆ

ｏｐｐｏｓｉｔｅｓｉｇｎｓ

２）情况２
ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））＝ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））。此时 ２个视

线角速度λ
·

ＭＴ和λ
·

ＭＤ的符号相同，根据式（２４）第 ３

式可得 ｔ＜ｔｆＭＤ时攻击弹的最优对策为 ｕ

Ｍ（ｔ）＝０，

但这不意味着攻击弹不会采取机动，其意义是：

①攻击弹可选择最优逃逸策略 ｕＭｅ（ｔ）＝ｕ
ｍａｘ
Ｍ ·

ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））躲避防御弹，攻击弹与防御弹间的
脱靶量将增大，但其与飞行器之间的脱靶量也将

同时增大；②攻击弹也可直接采取最优追踪策略
ｕＭｐ（ｔ）＝ｕ

ｍａｘ
Ｍ ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））来攻击飞行器，此时攻

击弹与飞行器间的脱靶量将减小，但其与防御弹

之间的脱靶量也将同时减小。下面根据攻击弹的

对策情况分别进行分析。

①攻击弹首先采用最优逃逸策略而忽略对飞
行器的拦截。此时攻击弹的制导策略为

ｕＭｅ（ｔ）＝ｕ
ｍａｘ
Ｍ ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））＝

　　ｕｍａｘＭ ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））＝－ｕ

Ｍｐ（ｔ） （３１）

此时攻击弹的制导策略与其最优追踪策略是

完全相反的策略，若飞行器和防御弹均采用各自

的最优策略，将式（３１）代入式（２９）并分别从 ０到
ｔ积分则可得三方的对策轨迹为

ＺＭＴ（ｔ） ＝ Ｚ

ＭＴ（ｔｆＭＴ） －

１
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕ

ｍａｘ
Ｍ ）ｔ

２
ｇｏＭＴ

ＺＭＤ（ｔ） ＝ＲＤ－
１
２
（ｕｍａｘＭ －ｕ

ｍａｘ
Ｄ ）ｔ

２
ｇｏ










ＭＤ

（３２）
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根据式（３２）第 １式可得零控脱靶量同号时
飞行器攻击弹的对策轨迹如图 ５中的点线所示。
由图５可以看出，由于攻击弹首先采用逃逸策略，
其目的是逃脱防御弹的拦截而忽略了飞行器，导

致其对飞行器的脱靶量将随着时间增大。如果攻

击弹与飞行器之间的零控脱靶量在某一时刻

ｔ′（ｔ′＜ｔｆＭＤ）满 足 ＺＭＴ（ｔ′） ＞ ＺＭＴ（ｔ′），根 据
２．２．１节的分析可知，即便攻击弹再切换成最优
追踪策略，飞行器已经不在飞行器攻击弹最优对
策的捕获区内，飞行器采用最优逃逸策略时仍能

够以脱靶量 ＺＭＴ（ｔｆＭＴ） ＞ＲＭ 结束与攻击弹的对
抗，从而成功逃离攻击弹。

在攻击弹与防御弹进行最优逃逸追踪对策
的同时，飞行器以 ｕＴ（ｔ）＝－ｕ

ｍａｘ
Ｔ ｓｉｇｎ（ｚＭＴ（ｔ））进

行最优逃逸机动，若在推导式（３２）第 １式时进行
一些代数运算则可得

ＺＭＴ（ｔ） ＝ ＺＭＴ（０） ＋∫０
ｔ

（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）（ｔｆＭＴ －

　　ξ）ｄξ＝ ＺＭＴ（０） ＋（ｕ
ｍａｘ
Ｔ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔｆＭＴｔ－

　　 １
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔ

２ ＝ ＺＭＴ（０） ＋
１
２
（ｕｍａｘＴ ＋

　　ｕｍａｘＭ ）ｔ
２
ｆＭＴ －

１
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔ

２
ｆＭＴ ＋（ｕ

ｍａｘ
Ｔ ＋

　　ｕｍａｘＭ ）ｔｆＭＴｔ－
１
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔ

２ ＝ ＺＭＴ（０） ＋

　　 １
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔ

２
ｆＭＴ －

１
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔ

２
ｇｏＭＴ

（３３）
式中：ＺＭＴ（０）为初始时刻（ｔ＝０）的飞行器攻
击弹零控脱靶量。

再结合 ２．２．１节的分析可知，零控脱靶量
式（３３）与最优对策轨迹式（２６）应有下列不等式
关系成立：

图 ５　攻击弹首先采用最优逃逸策略时的

零控脱靶量

Ｆｉｇ．５　ＥｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＺＥＭｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｐｅｒｆｏｒｍｓｏｐｔｉｍａｌｅｖａｓｉｏｎｆｉｒｓｔ

ＲＭ ＋
１
２
（ｕｍａｘＭ －ｕｍａｘＴ ）ｔ

２
ｇｏＭＴ≤ ＺＭＴ（０） ＋

　　 １
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔ

２
ｆＭＴ －

１
２
（ｕｍａｘＴ ＋ｕｍａｘＭ ）ｔ

２
ｇｏＭＴ

（３４）
整理可得

ｕｍａｘＴ ≥
２ＲＭ－２Ｚ


ＭＴ（０） ＋２ｕ

ｍａｘ
Ｍ ｔ

２
ｇｏＭＴ

ｔ２ｆＭＴ
－ｕｍａｘＭ （３５）

又因为式（３４）最晚应在 ｔ＝ｔｆＭＤ时刻成立（此时

ｔｇｏＭＴ＝ｔｆＭＴ－ｔｆＭＤ＝Δｔ），故 ｕ
ｍａｘ
Ｔ 应满足：

ｕｍａｘＴ ≥
２ＲＭ－２Ｚ


ＭＴ（０） ＋２ｕ

ｍａｘ
Ｍ （Δｔ）

２

ｔ２ｆＭＴ
－ｕｍａｘＭ （３６）

　　式（３６）即为飞行器的最大加速度指令应满
足的最小逃逸机动条件。

②攻击弹直接采用最优追踪策略而忽略对防
御弹的躲避。此时攻击弹的制导策略为

ｕＭｐ（ｔ）＝－ｕ
ｍａｘ
Ｍ ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））＝

　　 －ｕｍａｘＭ ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））＝－ｕ

Ｍｅ（ｔ） （３７）

此时攻击弹的制导策略与其最优逃逸策略是

完全相反的策略，若飞行器和防御弹均采用其最

优策略，将式（３７）代入式（２９）并分别从 ０到 ｔ积
分可得三方的对策轨迹为

ＺＭＴ（ｔ） ＝ＲＭ＋
１
２
（ｕｍａｘＭ －ｕ

ｍａｘ
Ｔ ）ｔ

２
ｇｏＭＴ

ＺＭＤ（ｔ） ＝ Ｚ

ＭＤ（ｔｆＭＤ） ＋

１
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕ

ｍａｘ
Ｄ ）ｔ

２
ｇｏ

{
ＭＤ

（３８）
根据式（３８）第 ２式可得防御弹攻击弹的最

优对策轨迹如图６中的点线所示。由于攻击弹首
先采用的是追踪策略，其目的是对飞行器进行拦

截而忽略了对防御弹的躲避，此时其与防御弹之

间的脱靶量也将随着时间而减小。如果攻击弹在

捕获飞行器之前的某一时刻 ｔ′（ｔ′＜ｔｆＭＤ）与防御弹

之间的零控脱靶量满足 ＺＭＤ（ｔ′） ＜ ＺＭＤ（ｔ′），

图 ６　攻击弹直接采用最优追踪策略时的

零控脱靶量

Ｆｉｇ．６　ＥｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＺＥＭｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅｐｅｒｆｏｒｍｓ

ｏｐｔｉｍａｌｐｕｒｓｕｉｔｄｉｒｅｃｔｌｙ
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则根据 ２．２．２节的分析可知，防御弹采用其最优
追踪策略时就能够以脱靶量 ＺＭＤ（ｔｆＭＤ） ＜ＲＤ结
束与攻击弹的对抗，从而成功拦截攻击弹。

在攻击弹与飞行器进行最优追踪逃逸对策
的同时，防御弹以 ｕＤ（ｔ）＝ｕ

ｍａｘ
Ｄ ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））对攻

击弹进行最优追踪机动，若在推导式（３８）第 ２式
时进行一些代数运算则可得到：

ＺＭＤ（ｔ） ＝ ＺＭＤ（０） －∫
ｔ

０
（ｕｍａｘＭ ＋

　　ｕｍａｘＤ ）（ｔｆＭＤ －ξ）ｄξ＝ ＺＭＤ（０） －（ｕ
ｍａｘ
Ｍ ＋

　　ｕｍａｘＤ ）ｔｆＭＤｔ＋
１
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２ ＝ ＺＭＤ（０） －

　　 １
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｆＭＤ ＋

１
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｆＭＤ －

　　（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔｆＭＤｔ＋
１
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２ ＝

　　 ＺＭＤ（０） －
１
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｆＭＤ ＋

　　 １
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｇｏＭＤ （３９）

式中：ＺＭＤ（０）为初始时刻（ｔ＝０）的防御弹攻
击弹零控脱靶量。

再结合 ２．２．２节的分析可知，零控脱靶量
式（３９）与最优对策轨迹式（２８）应有下列不等式
关系成立：

ＲＤ －
１
２
（ｕｍａｘＭ －ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｇｏＭＤ≥ ＺＭＤ（０） －

　　 １
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｆＭＤ ＋

１
２
（ｕｍａｘＭ ＋ｕｍａｘＤ ）ｔ

２
ｇｏＭＤ

（４０）
整理可得

ｕｍａｘＤ ≥
２ＺＭＤ（０） －２ＲＤ ＋２ｕ

ｍａｘ
Ｍ ｔ

２
ｇｏＭＤ

ｔ２ｆＭＤ
－ｕｍａｘＭ （４１）

又因为式（４０）最晚应在 ｔ＝ｔｆＭＤ时刻成立（此
时 ｔｇｏＭＤ＝０），故可得

ｕｍａｘＤ ≥
２ＺＭＤ（０） －２ＲＤ

ｔ２ｆＭＤ
－ｕｍａｘＭ （４２）

式（４２）即为防御弹的最大加速度指令应满
足的最小拦截机动条件。

４　仿真验证

本节基于非线性仿真对２．１节推导的制导律
及第３节的分析进行验证。由于零控脱靶量 ＺＭＴ
和 ＺＭＤ异号的情况对于飞行器和防御弹来说是最
简单的情况，故仿真的主要内容为第 ３节中
ｓｉｇｎ（ＺＭＴ（ｔ））＝ｓｉｇｎ（ＺＭＤ（ｔ））的情况。假设防御
弹对攻击弹的脱靶量小于 １０ｍ时即认为攻击弹

被拦截（ＲＤ＝１０ｍ），攻击弹对飞行器的脱靶量小
于１０ｍ时即认为飞行器被命中（ＲＭ＝１０ｍ）。
４．１　攻击弹首先采用最优逃逸策略

此时攻击弹先采用式（３１）所示的逃逸策略，
逃脱之后再切换成式（３７）所示的追踪策略拦截
飞行器，而飞行器和防御弹的制导策略分别如

式（２４）第１式和第 ２式所示，其他相关仿真参数
如表１所示。

为了验证飞行器能否逃离攻击弹，在仿真中

应根据所给参数由式（３６）进行实时判断。
１）假设飞行器、防御弹和攻击弹的最大加速

度指令分别为 ｕｍａｘＴ ＝５０ｍ／ｓ２、ｕｍａｘＤ ＝８０ｍ／ｓ２和

ｕｍａｘＭ ＝１８０ｍ／ｓ
２
。基于上述参数，在仿真中可以发

现飞行器的控制指令满足式（３６）的约束，此时三
方的运动轨迹如图 ７所示。从图 ７可以明显看
出，当飞行器的最大加速度指令满足最小机动条

件时可以成功逃脱攻击弹，飞行器并不严格依赖

于防御弹提前将攻击弹拦截。这一点与文献［８］
不同，该文中当飞行器速度小于攻击弹速度时，飞

行器始终会被攻击弹命中，飞行器严格依赖防御

弹的存在。图８为２个剩余对策时间随时间变化
的示意图。可以看出，由于攻击弹先采用逃逸策

略，剩余对策时间 ｔｇｏＭＴ与时间 ｔ已完全不是线性
的关系，即使攻击弹切换成最优追踪策略，由于

表 １　攻击弹首先逃逸时的仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｌｅ

ｅｖａｄｅｓｆｉｒｓｔ

仿真参数 飞行器 防御弹 攻击弹

初始位置／ｍ （０，０） （０，０） （９０００，－２００）

初始航向／（°） ６０ ２０ ０

速度／（ｍ·ｓ－１） ３００ ８００ ７００

图 ７　攻击弹首先逃逸时的三方运动轨迹

（ｕｍａｘＴ 大于其最小逃逸机动）

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｅｖａｄｅｓｆｉｒｓｔ（ｕｍａｘＴ ｉｓｌａｒｇｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌｅｖａｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）
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飞行器满足实现逃逸的最小机动条件，新的碰撞三

角形无法建立，ｔｇｏＭＴ与时间 ｔ仍然不具有线性关系。
２）假设飞行器、防御弹和攻击弹的最大加速

度指令分别为 ｕｍａｘＴ ＝５０ｍ／ｓ２、ｕｍａｘＤ ＝８０ｍ／ｓ２和

ｕｍａｘＭ ＝２００ｍ／ｓ
２
。基于上述参数，在仿真过程中可

以发现飞行器的控制指令不满足式（３６）的约束，
此时三方的运动轨迹如图９所示。从图９可以看
出，由于攻击弹的最大加速度指令增大，导致飞行

器的最大加速度不满足式（３６）所示的最小机动条
件，使得飞行器不能逃脱攻击弹的拦截（攻击弹对

飞行器最终的脱靶量为 ｙＭＴ＝４．４８１ｍ＜ＲＭ）。
图１０所示为 ２个剩余对策时间随时间的变

化关系。由图中可以看出，由于飞行器不满足实

现逃逸的最小机动条件，虽然在对策初期 ｔｇｏＭＴ与
时间 ｔ不具有线性关系，但经过一段时间的过渡
之后建立了新的碰撞三角形，从而有了近似的线

性关系，最终飞行器逃逸失败。

图 ８　攻击弹首先逃逸时 ２个剩余对策时间的变化

（ｕｍａｘＴ 大于其最小逃逸机动）

Ｆｉｇ．８　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｗｏｔｉｍｅｔｏｇｏｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｅｖａｄｅｓｆｉｒｓｔ（ｕｍａｘＴ ｉｓｌａｒｇｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌｅｖａｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）

图 ９　攻击弹首先逃逸时的三方运动轨迹

（ｕｍａｘＴ 小于其最小逃逸机动）

Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｅｖａｄｅｓｆｉｒｓｔ（ｕｍａｘＴ ｉｓｓｍａｌｌｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌｅｖａｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）

图 １０　攻击弹首先逃逸时 ２个剩余对策时间的变化

（ｕｍａｘＴ 小于其最小逃逸机动）

Ｆｉｇ．１０　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｗｏｔｉｍｅｔｏｇｏｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｅｖａｄｅｓｆｉｒｓｔ（ｕｍａｘＴ ｉｓｓｍａｌｌｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌｅｖａｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）

４．２　攻击弹直接采用最优追踪策略
此时攻击弹只采用如式（３７）所示的追踪策

略，飞行器和防御弹的制导策略仍如式（２４）所
示，三方的其他相关参数如表２所示。

为了验证防御弹能否拦截攻击弹，在仿真中

应根据所给参数由式（４２）进行实时判断。
１）假设飞行器、防御弹和攻击弹的最大加速

度指令分别为 ｕｍａｘＴ ＝５０ｍ／ｓ２、ｕｍａｘＤ ＝８０ｍ／ｓ２和

ｕｍａｘＭ ＝１６０ｍ／ｓ
２
。基于上述参数，在仿真过程中可

以发现防御弹的加速度指令满足式（４２）的约束，
此时三方的运动轨迹如图１１所示。从图１１可以
看出，防御弹在攻击弹命中飞行器之前成功将攻

击弹拦截（脱靶量为 ｙＭＤ＝５．９０２ｍ＜ＲＤ）。图 １２
为２个剩余对策时间随时间变化的示意图。可以
看出，２个剩余对策时间与时间几乎呈线性关系，
而剩余对策时间 ｔｇｏＭＤ小于 ｔｇｏＭＴ，防御弹在攻击弹
命中飞行器之前对其实施了拦截。

２）假设飞行器、防御弹和攻击弹的最大加速
度指令分别为 ｕｍａｘＴ ＝４０ｍ／ｓ２、ｕｍａｘＤ ＝４０ｍ／ｓ２和

ｕｍａｘＭ ＝１２０ｍ／ｓ
２
。基于上述参数，在仿真过程中可

以发现防御弹的加速度指令不满足式（４２）的约
束，此时三方的运动轨迹如图１３所示。可以看出，
防御弹未能在攻击弹命中飞行器之前将其拦截（防

御弹对攻击弹脱靶量为 ｙＭＤ ＝１５．１９９ｍ＞ＲＤ）。
图１４为２个剩余对策时间与时间的变化关系。

表 ２　攻击弹直接追踪时的仿真参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒａｔｔａｃｋｉｎｇ

ｍｉｓｓｉｌｅｐｕｒｓｕｅｓｄｉｒｅｃｔｌｙ

仿真参数 飞行器 防御弹 攻击弹

初始位置／ｍ （０，０） （０，０） （３０００，－２００）

初始航向／（°） １２ ７ ０

速度／（ｍ·ｓ－１） ３００ ８００ ７００
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图 １１　攻击弹直接追踪时的三方运动轨迹

（ｕｍａｘＤ 大于其最小拦截机动）

Ｆｉｇ．１１　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇ

ｍｉｓｓｉｌｅｐｕｒｓｕｅｓｄｉｒｅｃｔｌｙ（ｕｍａｘＤ ｉｓｌａｒｇｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）

图 １２　攻击弹直接追踪时 ２个剩余对策时间的变化

（ｕｍａｘＤ 大于其最小拦截机动）

Ｆｉｇ．１２　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｗｏｔｉｍｅｔｏｇｏｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｐｕｒｓｕｅｓｄｉｒｅｃｔｌｙ（ｕｍａｘＤ ｉｓｌａｒｇｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）

图 １３　攻击弹直接追踪时的三方运动轨迹

（ｕｍａｘＤ 小于其最小拦截机动）

Ｆｉｇ．１３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｔｈｒｅｅｐｌａｙｅｒｓｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｐｕｒｓｕｅｓｄｉｒｅｃｔｌｙ（ｕｍａｘＤ ｉｓｓｍａｌｌｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）

图 １４　攻击弹直接追踪时 ２个剩余对策时间的变化

（ｕｍａｘＤ 小于其最小拦截机动）

Ｆｉｇ．１４　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｗｏｔｉｍｅｔｏｇｏｗｈｉｌｅａｔｔａｃｋｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ

ｐｕｒｓｕｅｓｄｉｒｅｃｔｌｙ（ｕｍａｘＤ ｉｓｓｍａｌｌｅｒｔｈａｎｍｉｎｉｍａｌｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ）

５　结　论
１）针对具有主动防御能力的飞行器面对来

袭导弹发射一枚防御弹进行防御的制导问题，给

出了一种基于范数型性能指标的最优制导律。

２）对攻击弹采用不同制导策略的情况，分别
推导了飞行器能够逃离攻击弹和防御弹能够拦截

攻击弹的条件。

３）攻击弹采取先逃逸后追踪的策略时，飞行
器若满足其最小逃逸机动条件则可逃脱攻击弹的

拦截，否则飞行器将被攻击弹拦截。

４）攻击弹直接采取追踪策略时，防御弹若满
足其最小拦截机动条件则可拦截攻击弹，否则防

御弹将无法在飞行器被命中前将攻击弹拦截。
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贮箱爆炸碎片初始速度及影响因素

赵蓓蕾１，赵继广２，崔村燕１，，王岩１，孙武华３

（１．航天工程大学 宇航科学与技术系，北京 １０１４１６；　２．航天工程大学 电子与光学工程系，北京 １０１４１６；

３．中国人民解放军６３６１８部队，库尔勒 ８４１００１）

　　摘　　　要：为确定推进剂爆轰作用下贮箱爆炸碎片的初始速度，基于能量守恒定律，考
虑爆炸碎片动能、爆轰产物动能和内能、贮箱壳体的破坏能及其膨胀做功所消耗的能量，建立

了贮箱爆炸碎片初始速度（ＦＩＶ）模型。ＦＩＶ模型与典型经验公式计算结果、带壳炸药爆炸试
验数据吻合较好，验证了模型有效性。采用量纲分析法确定 ＦＩＶ模型中影响碎片初始速度的
关键参量，基于 ＡＵＴＯＤＹＮ软件进行数值仿真，分析贮箱壳体高径比、厚径比以及空气密度等
参量对碎片初始速度的影响。结果表明：爆炸碎片初始速度随着壳体高径比增大迅速减小，当

高径比大于１．５０时，速度衰减变缓；碎片初始速度随着壳体厚径比增加近似呈线性减小；当爆
炸高度小于２０ｋｍ时，随着爆炸高度增大，空气密度减小，爆炸碎片的初始速度增大；在爆炸高
度大于４０ｋｍ时，空气非常稀薄，可以忽略壳体膨胀做功对碎片初始速度的影响。

关　键　词：贮箱；爆炸碎片；初始速度；影响因素；数值仿真
中图分类号：Ｖ４２３．４＋１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１７９７０８

　　推进剂爆炸产生高温高压的爆轰产物，爆轰
产物迫使贮箱壳体向外膨胀，膨胀到一定程度时，

壳体出现裂纹，裂纹相互贯通后破裂成碎片。碎

片在爆轰产物的冲击作用下开始运动，此时碎片

的速度称为初始速度
［１］
。爆炸碎片的初始速度

是衡量碎片抛射距离及其对目标毁伤效果的重要

参数，它不仅影响碎片的飞散范围，还影响碎片对

周围设施设备和人员的损伤程度。

在化工安全领域，爆炸碎片特性的研究主要

利用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法仿真储罐爆炸碎片抛射轨
迹

［２］
、构建爆炸碎片冲击失效模型

［３］
、预测沸腾

液体膨胀蒸汽爆炸（ＢＬＥＶＥ）事故中碎片的初始
速度等

［４］
。在战斗部爆破领域，Ｇｕｒｎｅｙ［５］以炸药

质量和壳体质量的比值为基本参数提出了求解碎

片飞散速度的 Ｇｕｒｎｅｙ公式，该公式应用最广泛；
工程上，相关学者基于炸药爆热提出了计算碎片

速度的半经验公式
［６］
，该公式对于单质炸药的计

算精度较好，而混合炸药的计算误差较大；印立魁

和蒋建伟
［７］
基于 Ｇｕｒｎｅｙ公式建立了多层球形战

斗部爆炸破片初始速度的计算模型，给出了各层

破片的平均初始速度。在航空航天领域，王卫杰

等
［８］
针对液体火箭芯一级贮箱爆炸，推导了爆炸

碎片初始速度（ＦｒａｇｍｅｎｔＩｎｉｔｉａｌＶｅｌｏｃｉｔｙ，ＦＩＶ）模
型，模型中忽略了贮箱壳体的破坏能和传给空气

介质的能量；美国国家航空航天局（ＮＡＳＡ）基于
图表法提出了求解柱形和球形高压容器爆炸碎片

初始速度的方法
［９］
，但该方法对容器内气体爆轰

压强有一定的要求，适用范围受到限制。

本文基于能量守恒定律，考虑爆炸碎片动能、

爆轰产物动能和内能、贮箱壳体的破坏能及其膨

胀做功所消耗的能量，构建了贮箱爆炸 ＦＩＶ模型。
基于量纲分析法，确定影响碎片初始速度的关键

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909012&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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参量，利用 ＡＵＴＯＤＹＮ软件中的光滑粒子流体动
力学（ＳｍｏｏｔｈＰａｒｔｉｃｌｅＨｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ，ＳＰＨ）算法
进行数值仿真，分析贮箱壳体高径比、厚径比以及

大气密度等对爆炸碎片初始速度的影响。

１　爆炸碎片初始速度模型

贮箱爆炸 ＦＩＶ模型基于以下假设：不考虑爆
轰反应的过程，将化学反应区看作一个强间断面；

将贮箱看作等壁厚的圆柱壳体，只考虑爆炸产物

沿径向的飞散；推进剂全部参与爆轰反应，爆炸碎

片初始速度的大小相同。

根据能量守恒定律，推进剂爆炸释放的总能

量 Ｅｔ主要用于以下几部分：
Ｅｔ＝Ｅｄｋ＋Ｅｋ＋Ｅｉ＋Ｅｄ＋Ｅａ （１）
式中：Ｅｄｋ为贮箱爆炸碎片的动能；Ｅｋ为爆轰产物
的动能；Ｅｉ为爆轰产物的内能；Ｅｄ为贮箱壳体的破
坏能；Ｅａ为贮箱壳体膨胀做功。

１）推进剂爆炸释放的总能量
液体推进剂爆炸释放的总能量 Ｅｔ为

Ｅｔ＝ｍｐＱｐ （２）
式中：ｍｐ为推进剂质量；Ｑｐ为推进剂爆热。

２）爆炸碎片的动能
设爆炸一共产生的碎片数量为 Ｎ，碎片初始

速度为 ｖ０，由动能定律得

Ｅｄｋ ＝∑
Ｎ

ｉ＝１

ｍｉ
２
ｖ２０ ＝

１
２
Ｍｖ２０ （３）

式中：ｍｉ为第 ｉ个碎片的质量；Ｍ为贮箱壳体的
质量。

３）爆轰产物的动能
若推进剂全部参与反应，根据质量守恒，爆轰

产物的质量等于推进剂的质量，则爆轰产物动能

Ｅｋ为

Ｅｋ ＝
１
２
ｍｐｕ

２
ｐ （４）

式中：ｕｐ为爆轰产物的质点速度。
爆轰产物质点速度 ｕｐ与推进剂的爆速 Ｄ之

间的关系为
［１０］

ｕｐ ＝
Ｄ
γ＋１

（５）

式中：γ为爆轰产物的多方指数，γ＝３。
将式（５）代入式（４）得

Ｅｋ ＝
１
３２
ｍｐＤ

２
（６）

４）爆轰产物的内能
单位质量爆轰产物的比内能 ｅｉ、爆热 Ｑｐ和爆

速 Ｄ之间的近似关系为［８］

ｅｉ＝Ｑｐ－
Ｄ( )４

２

（７）

则爆轰产物的内能 Ｅｉ为

Ｅｉ＝ｍｐｅｉ＝ｍｐＱｐ－
１
１６
ｍｐＤ

２
（８）

５）贮箱壳体的破坏能
Ｈｉｒｏｅ［１１］、胡永乐［１２］

、俞鑫炉
［１３］
等分别研究

了内部爆炸载荷作用下，不同金属材料（铝、钢、

钛合金）圆柱壳体的动态变形和破坏模式。结果

表明，在冲击波加载下，不同材料的圆柱壳体因径

向膨胀发生动态塑性变形，产生剪切带，主要呈现

出剪切型断裂特征。

若只考虑贮箱壳体在爆炸载荷作用下的剪切

断裂，则贮箱壳体的破坏能 Ｅｄ等于剪切变形能：

Ｅｄ ＝
１
２τη

Ｖｃ （９）

由剪切虎克定律得

τ＝Ｇη （１０）
将式（１０）代入式（９）得

Ｅｄ ＝
τ２Ｖｃ
２Ｇ

（１１）

式中：τ为剪切应力；η为剪应变，无量纲；Ｇ为剪
切弹性模量；Ｖｃ为贮箱壳体的体积。

６）贮箱壳体膨胀做功
爆炸瞬间，在空气中形成的冲击波阵面压力

ｐａ为

ｐａ ＝
ｋ＋１
２ ρａｖ

２
ａ （１２）

式中：ｋ为空气的等熵绝热指数，对于强冲击波，
ｋ＝１．２；ρａ为未受冲击波扰动的空气密度；ｖａ为波
阵面的空气质点速度。

空气冲击波的初始速度 Ｄａ接近于推进剂的
爆速 Ｄ，而 ｖａ与 Ｄａ的关系式为

ｖａ ＝
２
ｋ＋１

Ｄａ ＝
２
ｋ＋１

Ｄ （１３）

将式（１３）代入（１２）得

ｐａ ＝
１０
１１ρａ

Ｄ２ （１４）

当地空气密度 ρａ随海平面高度 ｙ变化的一般
表达式为

ρａ ＝ρ０Ｈ（ｙ） （１５）

式中：ρ０为海平面的空气密度，ρ０＝１．２９３ｋｇ／ｍ
３
；

Ｈ（ｙ）为空气密度修正系数［１］
：

Ｈ（ｙ）＝
１－ ｙ
４４．( )３０８

４．２５５３

　　 ｙ≤１１ｋｍ

０．２９７ｅ－
ｙ－１１
６．３１８ ｙ＞

{
１１ｋｍ

（１６）

８９７１
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设爆轰瞬间作用于贮箱壳体上的空气冲击波

阵面压力 ｐａ保持不变，则贮箱壳体等压膨胀时克
服空气冲击波压力所做的功 Ｅａ，即

Ｅａ ＝∫
Ｖ１

Ｖ０

ｐａｄＶ＝ｐａ（Ｖ１－Ｖ０） （１７）

式中：Ｖ０为贮箱的初始体积；Ｖ１为贮箱完全膨胀后
的体积。

根据剪切断裂判据
［１４］
，壳体完全膨胀后的半

径 ｒｆ和初始半径 ｒ０的关系式为

ｒｆ＝ｒ０槡
３ｐｅ( )σ

１
ｋｒγ

（１８）

式中：ｐｅ为爆轰产物的压力；σ为贮箱材料的屈服
应力；ｋｒ为修正系数，对于圆柱形壳体，ｋｒ＝２，对
于球形壳体，ｋｒ＝３。

爆轰产物的压力 ｐｅ与爆速 Ｄ之间的关系为

ｐｅ ＝
１
γ＋１

ρｐＤ
２ ＝１

４ρｐ
Ｄ２ （１９）

式中：ρｐ为推进剂的密度。
将式（１４）、式（１５）、式（１８）和式（１９）代入式（１７）

可得

Ｅａ ＝
１０
１１ρ０

Ｈ（ｙ）Ｄ２Ｖ( )０ 槡３ρｐＤ
２

４( )σ

１
３

－[ ]１ （２０）

７）爆炸碎片的初始速度
将式（２）、式（３）、式（６）、式（８）、式（１１）和

式（２０）代入式（１），整理得爆炸碎片初始速度
ｖ０为

ｖ０ (＝ １
３２
ｍｐＤ

２－ １０
１１ρ０

Ｈ（ｙ）Ｄ２Ｖ( ){ ０·

　　 槡３ρｐＤ
２

４( )σ

１
３

－[ ]１－τ
２Ｖｃ
２ }Ｇ Ｍ )２

１
２

（２１）

式（２１）即为本文建立的贮箱爆炸 ＦＩＶ模型。

２　ＦＩＶ模型验证

２．１　计算碎片初始速度的经验公式
１）Ｇｕｒｎｅｙ公式
Ｇｕｒｎｅｙ［５］针对不同形状的战斗部提出了预测

爆炸碎片初始速度的经验公式，对于圆柱形壳体

来说，有

ｖ０ ＝ ２Ｅ槡 ｇ
β

１＋０．５槡 β
（２２）

式中： ２Ｅ槡 ｇ为 Ｇｕｒｎｅｙ常数，Ｇｕｒｎｅｙ
［５］
通过试验得

出 ２Ｅ槡 ｇ与爆速 Ｄ成线性关系， ２Ｅ槡 ｇ ＝５２０＋
０．２８Ｄ；β＝ｍｅ／Ｍ，表示固体炸药质量 ｍｅ与壳体质
量Ｍ的比值。利用式（２２）计算液体推进剂爆炸，需

要先将液体推进剂质量ｍｐ换算为固体炸药质量ｍｅ。
２）工程半经验公式
工程上经常应用半经验公式计算碎片的初始

速度为
［６］

ｖ０≈１．２３７ Ｑｐ／
１
β
＋( )槡
１
２

（２３）

３）王卫杰模型
王卫杰等

［８］
将火箭贮箱看作圆柱形壳体，推

导了爆炸碎片初始速度的计算公式：

ｖ０ ＝
Ｄ
４ β／１

２
＋β( )槡 ４

（２４）

２．２　基于爆炸试验的模型验证

武汉理工大学孔祥韶等
［１５］
开展了三硝基甲

苯（ＴＮＴ）炸药在 Ｑ２３５低碳钢圆柱壳体内的爆炸
试验，壳体内径为１１０ｍｍ，高度为１６０ｍｍ，厚度为
６ｍｍ，装药量为 １．９ｋｇ。对于 ＴＮＴ炸药，ρｐ ＝

１６３０ｋｇ／ｍ３，Ｄ＝６９００ｍ／ｓ。
北京理工大学张奇等

［１６］
开展了 ＴＨＡｌ炸药

在钢制圆柱壳体内的爆炸试验，壳体内填满炸药，

壳体内径为 １２０ｍｍ，厚度为 ３．５ｍｍ。对于 ＴＨ
Ａｌ炸药，ρｐ＝１７５２ｋｇ／ｍ

３
，Ｄ＝７０５４ｍ／ｓ。

劳伦斯利弗莫尔实验室开展了 ＣｏｍｐＢ炸药
在铜制圆柱壳体内的爆炸试验

［１７］
，壳体内填满炸

药，壳体内径为 ２５．４ｍｍ，厚度为 ２．６ｍｍ。对于
ＣｏｍｐＢ炸药，ρｐ＝１７２０ｋｇ／ｍ

３
，Ｄ＝７９８０ｍ／ｓ。

将文献［１５１７］试验的相关参数分别代入
ＦＩＶ模型、Ｇｕｒｎｅｙ公式、工程半经验公式、王卫杰
模型开展计算，计算结果、试验结果及两者之间相

对误差 ε如表１、表２和表３所示。
表 １　文献［１５］爆炸试验数据及其理论计算结果

Ｔａｂｌｅ１　ＥｘｐｌｏｓｉｏｎｔｅｓｔｄａｔａｉｎＲｅｆ．［１５］ａｎｄ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

理论模型 ｖ０／（ｍ·ｓ
－１） ε／％

ＦＩＶ模型 １３５６ １２．３

Ｇｕｒｎｅｙ公式 １４８６ ２３．１

工程半经验公式 １６２１ ３４．３

王卫杰模型 １４６９ ２１．７

　　注：文献［１５］中 ｖ０＝１２０７ｍ／ｓ。

表 ２　文献［１６］爆炸试验数据及其理论计算结果

Ｔａｂｌｅ２　ＥｘｐｌｏｓｉｏｎｔｅｓｔｄａｔａｉｎＲｅｆ．［１６］ａｎｄ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

理论模型 ｖ０／（ｍ·ｓ
－１） ε／％

ＦＩＶ模型 １６３０ １１．４

Ｇｕｒｎｅｙ公式 １６０８ ９．９

工程半经验公式 １７４９ １９．５

王卫杰模型 １６４７ １２．６

　　注：文献［１６］中 ｖ０＝１４６３ｍ／ｓ。

９９７１
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表 ３　文献［１７］爆炸试验数据及其理论计算结果

Ｔａｂｌｅ３　ＥｘｐｌｏｓｉｏｎｔｅｓｔｄａｔａｉｎＲｅｆ．［１７］ａｎｄ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

理论模型 ｖ０／（ｍ·ｓ
－１） ε／％

ＦＩＶ模型 １４６１ １４．１

Ｇｕｒｎｅｙ公式 １４８２ １５．８

工程半经验公式 １６１６ ２６．３

王卫杰模型 １４９０ １６．４

　　注：文献［１７］中 ｖ０＝１２８０ｍ／ｓ。

由表 １、表２和表 ３可知，ＦＩＶ模型计算的爆
炸碎片初始速度与 ３组试验结果之间相对误差
均小于 １５％，在误差允许范围内，与 Ｇｕｒｎｅｙ公
式计算结果也吻合较好，验证了 ＦＩＶ模型的有
效性。由于 ＦＩＶ模型考虑了贮箱的壳体变形和
膨胀做功，因此计算结果比王卫杰模型更为

准确。

３　爆炸碎片初始速度仿真分析

３．１　碎片初始速度影响参量的量纲分析
由 ＦＩＶ模型可知，影响爆炸碎片初始速度 ｖ０

的参量包括：①推进剂方面：推进剂质量 ｍｐ、爆速
Ｄ；②贮箱壳体方面：壳体质量 Ｍ、内径 ｄ、高度 ｈ、
厚度 ｂ、屈服应力 σ、剪切应力 τ、剪切弹性模量
Ｇ；③周围环境方面：空气密度 ρａ。

影响爆炸碎片初始速度的参量较多，若依次

对其分析，工作量巨大，有必要利用量纲分析法确

定其中的关键影响参量，开展针对性分析。

爆炸碎片初始速度 ｖ０可写成函数表达式：
ｖ０ ＝ｆ（ｍｐ，Ｄ，Ｍ，ｄ，ｈ，ｂ，σ，τ，Ｇ，ρａ） （２５）

选取Ｄ、Ｍ和ｄ为基本量，根据量纲分析π定
理对式（２５）进行无量纲化，得
ｖ０
Ｄ
＝ (φ ｍｐ

Ｍ
，
ｈ
ｄ
，
ｂ
ｄ
，

σ
Ｍ－１ｄ－１Ｄ２

，

　　 τ
Ｍ－１ｄ－１Ｄ２

，
Ｇ

Ｍ－１ｄ－１Ｄ２
，
ρａ
Ｍｄ－ )３ （２６）

若壳体的材料特性不变，式（２６）可以简化为

ｖ０ ＝Ｄφ
ｍｐ
Ｍ
，
ｈ
ｄ
，
ｂ
ｄ
，
ρａ
Ｍｄ－( )３ （２７）

将液体推进剂质量 ｍｐ换算为固体炸药质量
ｍｅ，式（２７）可以写为

ｖ０ ＝Ｄφ１ β，
ｈ
ｄ
，
ｂ
ｄ
，
ρａ
Ｍｄ－( )３ （２８）

Ｇｕｒｎｅｙ公式描述的是爆炸碎片初始速度 ｖ０
与爆速 Ｄ、炸药质量与壳体质量比值 β的关系。
但通过对 ＦＩＶ模型参量进行量纲分析可知，爆炸
碎片初始速度 ｖ０还与贮箱壳体高径比 ｈ／ｄ、厚径

比 ｂ／ｄ以及空气密度 ρａ等因素有关。

３．２　碎片初始速度影响因素的分析方法

卫星作为火箭的有效载荷，位于火箭上面级。

卫星贮箱内携带易燃易爆的液体推进剂，在火箭

发射过程中任何意外都有可能引发贮箱爆炸。探

究卫星贮箱壳体的高径比 ｈ／ｄ和厚径比 ｂ／ｄ对爆
炸碎片初始速度 ｖ０的影响，可以为贮箱结构设计
提供参考；探究空气密度 ρａ对爆炸碎片初始速度
ｖ０的影响，有助于评估不同高度爆炸后碎片对周
围设施设备和人员的危害。

若采用理论方法对爆炸碎片初始速度的影响

因素开展分析，过程十分复杂；开展爆炸试验危险

性较大；而数值仿真具有可重复性好、易操作、成

本低等优点。基于传统网格法进行数值仿真，发

生畸变的网格单元会被删除，而这些被删除的单

元往往处于高应变率、大变形区域，导致无法准确

统计爆炸碎片的平均速度。ＳＰＨ算法是一种无
网格法，避免了网格侵蚀的问题，因此，本文基于

ＡＵＴＯＤＹＮ软件中的 ＳＰＨ算法研究贮箱壳体高径
比 ｈ／ｄ、厚径比 ｂ／ｄ以及空气密度 ρａ对碎片初始
速度 ｖ０的影响。

３．３　卫星贮箱爆炸仿真模型

液体推进剂爆炸要经历溅散、雾化、混合，以

及高温蒸发形成可燃气体的过程，液相爆炸和气

相爆炸同时进行，数值仿真难以复现其复杂的爆

炸反应过程，且爆轰瞬间碎片初始速度的大小只

与爆炸源能量有关，通常利用 ＴＮＴ炸药的爆炸过
程来模拟液体推进剂的爆炸过程。根据能量相似

原理将液体推进剂总量 ｍｐ换算成 ＴＮＴ炸药质量
ｍＴ，即
ｍＴ ＝Ｙｍｐ （２９）

式中：Ｙ为液体推进剂的 ＴＮＴ当量系数。
以装载液态肼的某卫星贮箱为研究对象，将

贮箱看作等壁厚圆柱壳体，壳体内径为 ｄ＝５０ｃｍ，
高度为 ｈ＝１００ｃｍ，厚度 ｂ＝２ｍｍ。贮箱满载状态
下，液态肼质量 ｍｐ＝１９８．２ｋｇ，ＴＮＴ当量系数 Ｙ＝

０．９３［１８］，则 ＴＮＴ炸药质量 ｍＴ＝１８４．３ｋｇ，空气域
为边长 ａ＝１２０ｃｍ的立方体。ＴＮＴ炸药采用 ＪＷＬ
（ＪｏｎｅｓＷｉｌｋｉｎｓＬｅｅ）状态方程；壳体材料钛合金采
用 ＪｏｈｎｓｏｎＣｏｏｋ本构模型和 Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃ破坏模型，
最大失效应变取为 ０．２３［１９］，其中 Ａ、Ｂ、Ｃ、ｎ和 ｍ
为本构模型参数，ρ为材料密度；空气域采用
ＰＯＬＹＮＯＭＩＡＬ多项式状态方程，通过改变空气密
度来建立贮箱不同高度爆炸的模型。各材料参数

见表４。
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表 ４　ＴＮＴ、钛和空气的材料参数

Ｔａｂｌｅ４　ＭａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＴＮＴ，ｔｉｔａｎｉｕｍａｎｄａｉｒ

材料 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） Ｑｐ／（ｋＪ·ｋｇ
－１） Ｄ／（ｍ·ｓ－１） Ａ／ＭＰａ Ｂ／ＭＰａ Ｃ ｎ ｍ

ＴＮＴ １６３０ ４２２５ ６９００

钛 ４５１０ １０７７ ８４５ ０．０２５ ０．５８ ０．７５

空气 １．２９３×１０－４～２．８×１０－４

　　根据模型的几何对称性，建立卫星贮箱的 １／
２模型，如图 １所示。贮箱壳体的 ＳＰＨ粒子大小
为１ｍｍ，炸药的 ＳＰＨ粒子大小为 ２ｍｍ，空气的
ＳＰＨ粒子大小为 ４ｍｍ，在炸药中心设置起爆点。
ＴＮＴ的爆炸反应大约在１０－６ｓ数量级时间内完成，
经多次仿真计算得到，在 ｔ＝８０μｓ左右贮箱壳体完
全破裂成碎片，因此将仿真计算时间设置为８０μｓ。

图 １　卫星贮箱的 １／２仿真模型

Ｆｉｇ．１　１／２ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｔａｎｋ

３．４　仿真结果与分析
为探究爆炸碎片初始速度与贮箱壳体高径比

的关系，保持 ｍＴ ＝１８４．３ｋｇ、ｂ＝２ｍｍ、ρａ ＝

１．２９３ｋｇ／ｍ３不变，考虑到工程实际，在 ０．４１～
５．８３范围内改变壳体高径比 ｈ／ｄ，进行 １０组数值
仿真。数值计算完成后，通过 ＡＵＴＯＤＹＮ软件后
处理统计生成爆炸碎片的平均速度珋ｖ０，将其看

作爆炸碎片的初始速度，结果如表５所示。表中，
ｖＧ为利用 Ｇｕｒｎｅｙ公式计算的碎片初始速度，εＧ为
Ｇｕｒｎｅｙ公式与仿真结果之间的相对误差；ｖＦ为利
用 ＦＩＶ模型计算的碎片初始速度；εＦ为 ＦＩＶ模型
与仿真结果之间的相对误差。

表５中仿真结果均比 Ｇｕｒｎｅｙ公式计算结果
要小，原因是仿真中爆轰反应的总能量部分用于

壳体变形和对外膨胀做功，爆炸碎片动能相应减

少；仿真结果与 ＦＩＶ模型的计算结果更接近，出现
误差的原因是仿真中材料参数设置和状态方程选

取与 ＦＩＶ模型并不完全一致。仿真结果与理论计
算值之间的相对误差均小于 １５％，在误差允许范
围内，验证了仿真模型的有效性。绘制仿真得到

的爆炸碎片初始速度 珋ｖ０随高径比 ｈ／ｄ变化曲线，
结果如图２所示。

由图２知，当 ｈ／ｄ＜１．５０时，爆炸碎片初始速
度随着高径比增大而急剧衰减，较小高径比的贮

箱内，爆轰产物在轴向上分布较为集中，爆炸瞬间

爆轰产物对壳体的冲击作用较大，更多的爆轰产

物内能转化为爆炸碎片动能。当 ｈ／ｄ＞１．５０时，
初始速度的衰减幅度逐渐变缓。虽然贮箱高径比

越大，发生意外爆炸后碎片初始速度越小，碎片对

周围设施和人员的危害越小，但还要考虑卫星总

体设计对贮箱尺寸的要求，合理选取高径比。

为探究爆炸碎片初始速度与贮箱壳体厚径比

的关系，保持ｍＴ ＝１８４．３ｋｇ、ｈ＝１００ｃｍ、ρａ＝

表 ５　不同高径比下碎片初始速度的仿真值与理论值

Ｔａｂｌｅ５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖａｌｕｅｓｏｆｆｒａｇｍｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｓ

序号 ｄ／ｃｍ ｈ／ｃｍ ｈ／ｄ 珋ｖ０／（ｍ·ｓ
－１） ｖＧ／（ｍ·ｓ

－１） εＧ／％ ｖＦ／（ｍ·ｓ
－１） εＦ／％

１ ３５ ２０４．１ ５．８３ ２８０４．５ ３１３８．２ １１．９ ２６７４．７ －４．６３

２ ４０ １５６．２ ３．９１ ２８１７．６ ３１７４．９ １２．７ ２７５４．８ －２．２３

３ ４５ １２３．５ ２．７４ ２８３１．４ ３２０３．６ １３．１ ２８８２．３ １．８０

４ ５０ １００．０ ２．００ ２８４８．５ ３２２７．６ １３．３ ２９５１．８ ３．６３

５ ５５ ８２．６ １．５０ ２８６７．３ ３２４７．６ １３．３ ３０３６．２ ５．８９

６ ６０ ６９．４ １．１６ ２８９８．４ ３２６４．３ １２．６ ３１３４．９ ８．１６

７ ６５ ５９．２ ０．９１ ２９２５．０ ３２７８．７ １２．１ ３１７９．１ ８．６９

８ ７０ ５１．０ ０．７３ ２９４３．９ ３２９１．４ １１．８ ３２４９．６ １０．４

９ ７５ ４４．４ ０．５９ ２９５５．６ ３３０２．３ １１．７ ３２８６．６ １１．２

１０ ８０ ３９．１ ０．４９ ２９６２．２ ３３１１．７ １１．８ ３２９６．５ １１．３

１１ ８５ ３４．６ ０．４１ ２９６６．８ ３３２０．４ １１．９ ３３０１．４ １１．３
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１．２９３ｋｇ／ｍ３不变，考虑到工程实际，在 ０．００１～
０．０１范围内改变壳体厚径比 ｂ／ｄ进行数值仿真。
图３为爆炸碎片初始速度 珋ｖ０随壳体厚径比 ｂ／ｄ的
变化曲线。

由图３知，随着壳体厚径比 ｂ／ｄ的增加，爆炸
碎片的初始速度近似呈线性减小趋势。在爆炸总

能量一定的情况下，壳体厚径比 ｂ／ｄ越大，用于壳
体变形的能量越多，爆炸碎片的动能相应地减小，

爆炸碎片初始速度减小。工程实际中需要结合贮

箱对壳体质量和耐压性能的要求，合理选取壳体

厚度。

空气密度随着海拔高度升高而减小，因此贮

箱在不同高度爆炸时，壳体膨胀做功不同，爆炸碎

片的初始速度也不同。为探究爆炸碎片初始速度

ｖ０与爆炸高度 ｙ、空气密度 ρａ的关系，保持贮箱壳
体内径 ｄ＝５０ｃｍ，高度 ｈ＝１００ｃｍ，厚度 ｂ＝２ｍｍ
不变，根据式（１５）和式（１６），在 ｙ＝０～５０ｋｍ范
围内每间隔５ｋｍ改变爆炸高度，计算不同高度对

图 ２　碎片初始速度随壳体高径比的变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｏｆｆｒａｇｍｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｈｅｉｇｈｔ

ｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｏｆｓｈｅｌｌ

图 ３　碎片初始速度随壳体厚径比的变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｏｆｆｒａｇｍｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

ｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｏｆｓｈｅｌｌ

应的空气密度 ρａ，对贮箱在不同密度的空气中爆
炸进行数值仿真。图４为空气密度 ρａ和爆炸碎片
初始速度 珋ｖ０随高度 ｙ的变化曲线。

由图４知，当 ｙ＜２０ｋｍ时，随着爆炸高度增
加，空气密度大幅衰减，爆炸碎片初始速度迅速增

长，这是由于在爆炸总能量一定的情况下，爆炸高

度越高，空气密度越小，贮箱壳体向外膨胀克服空

气冲击波压力做功越少，爆炸碎片的动能增加，碎

片初始速度增大。当 ｙ＞２０ｋｍ时，碎片初始速度
的增长趋于平缓。当 ｙ＞４０ｋｍ时，空气已经非常
稀薄，可以忽略贮箱壳体的膨胀做功对爆炸碎片

初始速度的影响。

图 ４　空气密度和碎片初始速度随高度的变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆａｉｒｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｆｒａｇｍｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｈｅｉｇｈｔ

４　结　论

１）基于能量守恒定律，构建了贮箱爆炸 ＦＩＶ
模型；采用量纲分析法确定 ＦＩＶ模型中影响碎片
初始速度的关键参量为壳体高径比 ｈ／ｄ、厚径比
ｂ／ｄ以及空气密度 ρａ。

２）爆炸碎片的初始速度随着壳体高径比 ｈ／
ｄ增大而减小。当 ｈ／ｄ＜１．５０时，初始速度迅速
衰减，当 ｈ／ｄ＞１．５０时，衰减幅度减小。工程实际
中要结合卫星总体设计对贮箱尺寸的要求，合理

选取高径比。

３）爆炸碎片的初始速度随着壳体厚径比 ｂ／
ｄ增加近似呈线性减小趋势。工程实际中要结合
卫星贮箱对壳体质量和耐压性能的要求，合理选

取厚径比。

４）随着爆炸高度 ｙ增加，空气密度 ρａ大幅衰
减，爆炸碎片的初始速度增大；当 ｙ＞２０ｋｍ时，初
始速度增长趋于稳定；当 ｙ＞４０ｋｍ时，可以忽略
壳体膨胀做功对初始速度的影响。
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ＷＡＮＧＷ Ｊ，ＳＨＥＮＨＲ，ＬＩＹＹ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｆｌｉｑｕｉｄｒｏｃｋｅｔ
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膨胀破坏过程［Ｊ］．爆炸与冲击，２０１８，３８（１）：１４８１５４．

ＹＵＸＬ，ＤＯＮＧＸＬ，ＰＡＮＳＪ．Ｆｒａｃｔｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｓｏｆｅｘｐｌｏｓｉｖｅｌｙ
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ｓｉｏｎａｎｄＳｈｏｃｋＷａｖｅｓ，２０１８，３８（１）：１４８１５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＨＯＧＧＡＴＴＣ，ＲＥＣＨＴＲ．Ｆｒａｃｔｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｔｕｂｕｌａｒｂｏｍｂｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＰｈｙｓｉｃｓ，１９６８，３９（３）：１８５６．

［１５］孔祥韶，吴卫国，杜志鹏，等．圆柱形战斗部爆炸破片特性研

究［Ｊ］．工程力学，２０１４，３１（１）：２４３２４９．

ＫＯＮＧＸＳ，ＷＵＷ Ｇ，ＤＵＺＰ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｆｒａｇｍｅｎｔｓ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｗａｒｈｅａｄ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎ

ｉｃｓ，２０１４，３１（１）：２４３２４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＺＨＡＮＧＱ，ＭＩＡＯＣＱ，ＬＩＮＤＣ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｆｒａｇｍｅｎｔ

ｗｉｔｈａｉｒｓｈｏｃｋｗａｖｅｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆｏｒｅｘｐｌｏｓｉｏｎｉｎａｓｈｅｌｌ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｍｐａｃｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００３，２８：１１２９１１４１．

［１７］ＫＡＲＰＰＲＲ，ＰＲＥＤＥＢＯＮＷ Ｗ．Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｆｒａｇｍｅｎｔｖｅ

ｌｏｃｉｔｉｅｓｆｒｏｍｎａｔｕｒａｌｌｙｆｒａｇｍｅｎｔｉｎｇｍｕｎｉｔｉｏｎｓ：ＡＤＢ００７３７７［Ｒ］．

Ａｂｅｒｄｅｅｎ：ＢａｌｌｉｓｔｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＬａｂｏｏｒａｔｏｒｙ，１９７９．

［１８］ＪＵＬＩＥＮＨＬ，ＷＯＯＤＳＳＳ，ＲＡＴＨＧＥＢＥＲＫ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｌｏｓｉｖｅ

ｅｖｅｎｔｓｉｎｉｔｉａｔｅｄｂｙｐｙｒｏｖａｌｖｅｓ：ＡＩＡＡ１９９９２３０９［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，１９９９．

［１９］刘旭阳．ＴＣ４钛合金动态本构关系研究［Ｄ］．南京：南京航

空航天大学，２０１０．

ＬＩＵＸＹ．ＤｙｎａｍｉｃｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆＴＣ４ｔｉｔａｎｉｕｍａｌ

ｌｏｙ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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ｖｅｌｏｃｉｔｙａｌｍｏｓｔｌｉｎｅａｒｌｙｄｅｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏ．Ｗｈｅｎｔｈｅｅｘｐｌｏｓｉｏｎｈｅｉｇｈｔｉｓ
ｌｅｓｓｔｈａｎ２０ｋｍ，ａｓｔｈｅｅｘｐｌｏｓｉｏｎｈｅｉｇｈｔｒｉｓｅｓ，ｔｈｅａｉｒｄｅｎｓｉｔｙｄｅｃｒｅａｓｅｓ，ａｎｄｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅａｓｅｓ．
Ｔｈｅａｉｒｂｅｃｏｍｅｓｖｅｒｙｔｈｉｎａｂｏｖｅ４０ｋｍ，ａｎｄｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｈｅｌｌｅｘｐａｎｓｉｏｎｗｏｒｋｏｎｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｃａｎｂｅ
ｎｅｇｌｅｃｔｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔａｎｋ；ｅｘｐｌｏｓｉｏｎｆｒａｇｍｅｎｔ；ｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ；ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０４０３１６：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３３０．１２１２．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｃｙ６６５５＠１２６．ｃｏｍ
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７５２

Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的 ＥＭ算法与动态聚类算法比较
夏棒１，，ＥＭＩＬＩＯＮＲｉｃｈａｒｄ２，王惠文３

（１．中国工商银行 博士后科研工作站，北京 １０００３２；　２．奥尔良大学 ＭＡＰＭＯ研究所，奥尔良 ４５０００；

３．北京航空航天大学 经济管理学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布是一类包含正参数向量的连续多元概率分布，在比例结构问题
中具有广泛的应用。针对 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的聚类问题，进行了最大期望（ＥＭ）算法和动态聚
类算法研究。首先，推导其数学过程，并给出算法迭代步骤。然后，利用数字仿真实验，比较了

ＥＭ算法与动态聚类算法两种机器学习算法在 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本中的聚类效果。最后，计算
对数似然函数值、程序运行时间、收敛迭代次数、聚类正确率、真正率（ＴＰＲ）和假正率（ＦＰＲ）６
个评价指标。仿真实验结果表明，ＥＭ算法聚类正确率更高但是运算效率相对较低，而动态聚
类算法运算效率较高但是损失了部分聚类正确率。因此，实际应用中建议综合权衡聚类正确

率与运算效率的相对需求后，再选取合适算法进行 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本聚类。
关　键　词：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布；混合样本；最大期望（ＥＭ）算法；动态聚类；机器学习
中图分类号：Ｏ２１２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８０５０７

　　在概率统计中，Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布是一类包含正
参数向量的连续多元概率分布。现实生活中很多

常见的数据都满足 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布，例如三次产业
比例结构数据，如果各个产业比例之和为 １，那么
就服从一个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布。该分布被广泛应用在
比例结构数据问题当中。

对 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合分布进行估计，并且 对
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本进行精确类别划分具有十分重
要的意义。Ｆｒａｌｅｙ和 Ｒａｆｔｅｒｙ［１］对一些经典的混合
分布数据，例如高斯混合分布，总结了其混合模型

的参数估计方法。在一系列的研究中，主要有２种
不同的方法被用于解决混合模型的分解问题。

最广泛运用的一种方法是把混合分布的分解

问题转化为一个估计问题，目标是估计出混合分

布模型的参数，通常利用极大似然估计方法。

１９７７年，Ｄｅｍｐｓｔｅｒ［２］提出的最大期望（Ｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎ

Ｍａｘｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＥＭ）算法便是解决此类问题的基础
优化算法。在此基础上，多种针对不同情形的

ＥＭ算法的更新版本或适应版本被陆续提出，包
括Ｃｅｌｅｕｘ和 Ｇｏｖａｅｒｔ［３４］提出的随机 ＥＭ（Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃ
ＥＭ，ＳＥＭ）算法、分类ＥＭ（ＣｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎＥＭ，ＣＥＭ）
算法、Ｔａｎｎｅｒ和 Ｗｏｎｇ［５］提 出的蒙特卡罗 ＥＭ
（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏＥＭ，ＭＣＥＭ）算法，以及 Ｒｅｎｄｅｒ［６］提
出的一些其他版本，更多具体内容介绍可以参考

Ｐｅｅｌ和 ＭｃＬａｃｈｌａｎ［７］的研究。
另一种方法则是基于聚类算法的思想。这些

方法考虑将包含 ｎ个观测的混合样本划分为 Ｋ
个类别，其中每个类别的观测都服从于一个共同

的概率密度分布。这一类方法中最基础的为动态

聚类算法
［８１０］
。Ｃｅｌｅｕｘ和 Ｇｏｖａｅｒｔ［４］正是将这类

方法和 ＥＭ算法的理念相融合才提出了 ＣＥＭ
算法。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909013&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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其他较为经典的方法还有迭代重定位算

法
［８，１１］

、层次分类算法
［１２］
、神经网络算法

［１３１４］
、重

叠分类算法（例如可加聚类算法
［１５］
、金字塔算

法
［１６］
和函数聚类模型

［１７１８］
）。诸多近期研究还

将 Ｃｏｐｕｌａ函数应用于混合模型之中［１９２１］
。

根据对文献的整体梳理，ＥＭ算法和动态聚
类算法是２种处理混合分布问题的核心方法。然
而，已有研究大多针对的是高斯分布等经典分布

类型，其分布形式较为简单。而对于 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混
合分布的研究少有提及，然而这类分布在处理比

例结构数据时具有重大价值。因此，本文提出

Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的 ＥＭ算法和动态聚类算法，并
通过数字仿真实验对２种算法的效果进行了比较，
从而总结出２种算法各自的优势及其适用的情形。

１　两种机器学习聚类算法

令随机向量ｐ＝［ｐ１，ｐ２，…，ｐＫ］的各个元素值

都大于０且总和为１，这样 ｐｋ（ｋ＝１，２，…，Ｋ）就代
表第 ｋ项的比例。在具有参数向量 α的 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ
分布中，ｐ的概率密度为

Ｐ（ｐ）～Ｄｉｒ（α１，α２，…，αＫ）＝
(Γ ∑Ｋ
ｋ＝１
α )ｋ

∏
Ｋ

ｋ＝１
Γ（αｋ）

∏
Ｋ

ｋ＝１
ｐαｋ－１ｋ

（１）

式中：ｐｋ＞０，且∑
Ｋ

ｋ＝１
ｐｋ ＝１。

１．１　Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的 ＥＭ算法
在统计领域中，ＥＭ算法通常被用来寻找依

赖于不可观察的隐性变量的概率模型中参数的最

大似然估计，是一种迭代算法。其在高斯混合模

型中已经得到了广泛的应用。由于 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布
较为复杂，ＥＭ算法在 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合分布中的应
用较少。接下来，将介绍 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的 ＥＭ
算法推导过程。

设 ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］为一个Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样
本，该样本数据由 ｍ个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布产生，每个
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布包含 ｋ个参数。令 ｚ＝［ｚ１，ｚ２，…，
ｚｎ］为隐藏的类别标签变量，该标签决定了观测与
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布的对应关系。因此，有
Ｘｉ （ｚｉ＝ｃ）～Ｄｉｒ（αｃ１，αｃ２，…，αｃｋ） （２）

式中：类别参数 ｃ＝１，２，…，ｍ，Ｐ（ｚｉ＝ｃ）＝τｃ且

∑
ｍ

ｃ＝１
τｃ ＝１。

本文目标是估计出 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合分布的未知
参数 θ＝（τｃ，αｃｊ），ｃ＝１，２，…，ｍ；ｊ＝１，２，…，ｋ。

对于该 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本，其完整数据的似
然函数为

Ｌ（θ；ｘ，ｚ）＝∏
ｎ

ｉ＝１
∏
ｍ

ｃ＝１
［τｃｆ（ｘｉ；αｃ）］

Ｉ（ｚｉ＝ｃ） （３）

式中：αｃ＝［αｃ１，αｃ２，…，αｃｋ］为第 ｃ类样本的
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ参数向量；Ｉ为指示性函数。

结合 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布的概率密度函数：

ｆ（ｘｉ；αｃ）＝
(Γ ∑ｋ
ｊ＝１
α )ｃｊ

∏
ｋ

ｊ＝１
Γ（αｃｊ）

∏
ｋ

ｊ＝１
ｘαｃｊ－１ｉｊ （４）

可以得到全数据对数似然函数，即

ｌｇＬ（θ；ｘ，ｚ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｍ

ｃ＝１
Ｉ（ｚｉ＝ｃ）·

[　　 ｌｇτｃ＋ｌｇ (Γ ∑ｋ
ｊ＝１
α )ｃｊ －

　　∑
ｋ

ｊ＝１
ｌｇΓ（αｃｊ）＋∑

ｋ

ｊ＝１
（αｃｊ－１）ｌｇｘ ]ｉｊ （５）

在 Ｅ步中，已知第 ｔ次迭代得到的参数估计
值 θ（ｔ），ｚｊ的条件分布可以按照贝叶斯定理得到，
其计算公式为

Ｔ（ｔ）ｃｉ ＝
τ（ｔ）ｃ ｆ（ｘｉ，θ

（ｔ）
ｃ ）

∑
ｍ

ｊ＝１
τ（ｔ）ｊ ｆ（ｘｉ，θ

（ｔ）
ｊ ）

（６）

此外，计算完整数据对数似然函数的期望

Ｑ为
Ｑ（θθ（ｔ））＝Ｅｚ ｘ，θ（ｔ）［ｌｇＬ（θ；ｘ，ｚ）］＝

　　∑
ｎ

ｉ＝１
Ｅｚ ｘ，θ（ｔ）［ｌｇＬ（θ；ｘｉ，ｚｉ）］＝

　　∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｍ

ｃ＝１
Ｔ [ｃｉ ｌｇτｃ＋ｌｇ (Γ ∑ｋ

ｊ＝１
α )ｃｊ －

　　∑
ｋ

ｊ＝１
ｌｇΓ（αｃｊ）＋∑

ｋ

ｊ＝１
（αｃｊ－１）ｌｇｘ ]ｉｊ （７）

可以看出，τｃ和 αｃｊ出现在 Ｑ的不同线性项
中，因此可以分别通过极大化求导，得出迭代估计

值，这也是 Ｍ步的主要内容。
在 Ｍ步中，与其他混合分布模型相同，权重

参数 τｃ的计算公式为

τ（ｔ＋１）ｃ ＝１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
Ｔ（ｔ）ｃｉ （８）

而对于参数（αｃ１，αｃ２，…，αｃｋ），其估计值的更
新公式为

（α（ｔ＋１）ｃ１ ，α（ｔ＋１）ｃ２ ，…，α（ｔ＋１）ｃｋ ）＝ａｒｇｍａｘ
αｃｊ０

Ｑ（θθ（ｔ））＝

　　 ａｒｇｍａｘ
αｃｊ０
∑
ｎ

ｉ＝１
Ｔ（ｔ） [ｃｉ ｌｇ (Γ ∑ｋ

ｊ＝１
α )ｃｊ －

　　ｌｇΓ（αｃｊ０）＋αｃｊ０ｌｇｘｉｊ ]０ （９）

对于混合模型中的每一个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布，可
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　第 ９期 夏棒，等：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的 ＥＭ算法与动态聚类算法比较

以得到 ｋ个包含 ｋ个参数的方程，通过求解联立
方程组，就可以得到每个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布参数（αｃ１，
αｃ２，…，αｃｋ），ｃ＝１，２，…，ｍ的估计值。

设ε为精度参数，当Ｅｚ ｘ，θ（ｔ）［ｌｇＬ（θ
（ｔ）
；ｘ，ｚ）］－

Ｅｚ ｘ，θ（ｔ－１）［ｌｇＬ（θ
（ｔ－１）
；ｘ，ｚ）］≤ε时，迭代过程

终止。

Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ样本的 ＥＭ算法的计算过程可以归
纳为如下４个步骤：

步骤 １　随机初始化 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布参数 α（０）

和权重参数 τ（０）。同时，设置精度参数 ε。
步骤２　根据式（６）和式（８），计算出 τ（１）。
步骤３　计算函数 Ｑ。通过式（７）和式（９），

可得到 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布参数下一步估计 α（１）。计算
Ｅｚ ｘ，θ（ｔ）［ｌｇＬ（θ

（ｔ）
；ｘ，ｚ）］－Ｅｚ ｘ，θ（ｔ－１）［ｌｇＬ（θ

（ｔ－１）
；

ｘ，ｚ）］，与 ε进行比较。
步骤４　重复进行步骤２和步骤３，直到迭代

到第 ｔ次时，２次期望对数似然函数值之差小于精
度参 数 值，即 Ｅｚ ｘ，θ（ｔ） ［ｌｇＬ（θ

（ｔ）
；ｘ，ｚ）］－

Ｅｚ ｘ，θ（ｔ－１）［ｌｇＬ（θ
（ｔ－１）
；ｘ，ｚ）］＜ε，此时迭代达到

了终止条件，计算过程结束。

１．２　Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的动态聚类算法
动态聚类是一种快速估计出样本观测所属类

别的常用方法。它的核心思想是在初始化观测所

属类别后，通过计算似然值进行逐步迭代，不断更

新观测类别和类分布参数，直到迭代收敛。接下

来，本文将给出 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ样本的动态聚类算法。
给定一个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本，样本包含 ｎ个

独立观测 ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］，这些观测来自 ｍ个
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布。每一步迭代过程的目的是估计出
每个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ概率密度函数的参数，使得按照该
类别划分计算得到的聚类准则参数例如似然值达

到最优。

对于每个类别，需要估计其分布参数（αｃ１，
αｃ２，…，αｃｋ）。得到 ｍ个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ概率密度函数
后，可以计算出每个观测的 ｍ个概率密度值。通
过极大化联合概率密度，每个观测被归为不同的

类别。这个过程得到了一个新的类别划分。动态

聚类则是重复该过程直至对数似然函数达到收敛

临界值。对数似然函数方程为

ＬＬ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｌｇ∑

ｍ

ｃ＝１
ｐｃｆｃ（ｘｉ） （１０）

式中：ｐｃ为每个类别的权重；ｆｃ（·）为每个类别的
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ密度函数。

Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ样本的动态聚类算法的计算过程可
以归纳为如下４个步骤：

步骤１　随机初始化原始观测的类别划分。

将 ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］划分为 ｍ个类别，得到类别

划分 Ｃ（０）＝［Ｃ（０）１ ，Ｃ
（０）
２ ，…，Ｃ

（０）
ｍ ］。

步骤２　根据 ｍ个类别中每一类别的观测，
分别估计出 ｍ个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ密度函数 ｆ（０）１ （·），

ｆ（０）２ （·），…，ｆ
（０）
ｍ （·）的参数值。然后计算这一

步的对数似然函数值。

步骤 ３　对于每一个观测 ｘｉ，代入到 ｍ个

Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ密度函数中，得到 ｆ（０）１ （ｘｉ），ｆ
（０）
２ （ｘｉ），…，

ｆ（０）ｍ （ｘｉ）。然后将观测划分到 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ密度值最
大的类别。遍历 ｎ个观测后，得到新的类别划分
Ｃ（１）＝［Ｃ（１）１ ，Ｃ

（１）
２ ，…，Ｃ

（１）
ｍ ］。

步骤４　重复步骤２和步骤３，当２次迭代过
程 的 对 数 似 然 函 数 值 之 差 的 绝 对 值

ＬＬ（ｓ）－ＬＬ（ｓ－１） ＜ε时，动态聚类算法终止。其
中，ε为预设的精度参数。

２　数字仿真实验

本节将生成 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本，并运用提出
的 ＤｉｒｉｃｈｌｅｔＥＭ算法和动态聚类算法分别对混合
样本进行聚类，然后比较 ２种算法聚类效果。仿
真实验过程的实现全部基于 Ｒ统计分析软件。
２．１　仿真数据的生成

为了便于计算，生成样本量为 １０００的
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ样本，样本中的每个观测为一个二维向
量，向量元素值介于０到１之间，且各元素之和为
１。并且１０００个观测分别源自 ２个不同的类别
Ｃ１和 Ｃ２。Ｃ１包含３００个观测，而 Ｃ２包含 ７００个
观测。此外，Ｃ１和 Ｃ２分别满足不同的 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ
分布，其中 ｘｉ∈Ｃ１～Ｄｉｒ（２，３），ｘｊ∈Ｃ２～Ｄｉｒ（７，
４）。精度参数 ε＝０．００１，即当 ２次迭代的对数似
然函数值之差小于０．００１时，算法终止。
２．２　评价指标

共提出６个评价指标用于 ２种算法的比较。
第１个指标为对数似然函数值，该指标衡量不同
迭代次数间对原始样本拟合水平的差异。第２个
指标为程序运行时间，第 ３个指标为收敛迭代次
数，这 ２个指标共同衡量算法的运行效率。运行
时间越短，迭代次数越少，则算法的运行效率越

高。第 ４个指标为聚类正确率，用于衡量 ２种算
法得到的类别划分结果与真实类别划分结果的一

致程度，正确率越高，则与真实类别的一致程度越

高。这里需要指出的是 ＥＭ算法实质上是一种模
糊聚类算法，它给出的是每一个观测属于各个类

别的概率值，概率值大小反映观测属于该类别的

倾向大小。因此，用 ＥＭ算法进行类别划分，默认
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的前提假设是将每个观测归到概率值最大的类

别。最后２个指标为真正率（ＴｒｕｅＰｏｓｉｔｉｖｅＲａｔｅ，
ＴＰＲ）和假正率（ＦａｌｓｅＰｏｓｉｔｉｖｅＲａｔｅ，ＦＰＲ），用以检
测非平衡二分类样本中正负样本的识别效率。

ＴＰＲ为正确预测的正样本占所有正样本的比例，
该指标值越大越优。ＦＰＲ为被错分为正样本的负
样本占所有负样本的比例，该指标值越小越优。

２．３　仿真实验过程
一共设计２个数字仿真实验，第 １个仿真实

验比较２种机器学习算法在单个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样
本中的聚类效果，第 ２个仿真实验则通过多次重
复实验，削弱偶然因素影响，进而比较２种算法的
聚类效果。具体操作如下：

１）仿真实验一
按照 ２．１节的描述生成一个样本量为 １０００

的 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本，其中 ３００个观测满足
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布 Ｄｉｒ（２，３），剩余 ７００个观测满足
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布 Ｄｉｒ（７，４），然后比较 ＥＭ算法和动
态聚类算法在６个评价指标上的效果。

２）仿真实验二
按照仿真实验一，生成 １００个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合

样本，并重复仿真实验一１００次，然后计算 １００次
实验得到的６个评价指标的平均值。对于每次仿
真实验，２种算法都应用于同一个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合
样本。

３　结果与讨论
首先，比较仿真实验一各评价指标的结果。

图１分别展示了 ＥＭ算法和动态聚类算法的对数
似然函数曲线随迭代次数的变化情况。

ＥＭ算法与动态聚类 ２种算法的对数似然函
数曲线都呈现单调递增趋势。３００次迭代终止
时，动态聚类算法对数似然函数值为 ２３９．３６，ＥＭ
算法的对数似然函数值为 ３０４．１５。此外，二者的
迭代次数也不同，ＥＭ算法运行了 １９０次后达到
收敛精度，而动态聚类算法只经过１３次迭代后就
达到所需要的收敛精度。

在程序运行时间上，ＥＭ算法一次迭代平均
耗时为０．０２２ｓ，而动态聚类一次迭代平均耗时为
０．０６８ｓ。但是，由于达到预设精度所需要的迭代
次数不同，当达到迭代终止条件时，ＥＭ算法需要
３．６１ｓ的运行时间，而动态聚类算法具有更优的
效果，只需要１．１９ｓ运行时间。

对于类别划分结果，表 １展示了 ２种算法的
聚类结果。根据表中结果，计算出 ＥＭ算法的正
确率为７９．９％，而动态聚类算法的正确率为

图 １　ＥＭ算法与动态聚类算法在 ３００次迭代过程

中的对数似然函数曲线

Ｆｉｇ．１　ＬｏｇｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＥＭａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄ

ｄｙｎａｍｉｃａｌｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｄｕｒｉｎｇ３００ｔｉｍｅｓｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎ

表 １　２种算法的聚类结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｗｏａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算法 真实类别
仿真类别

１ ２

ＥＭ算法
１ １７２ １２８
２ ７３ ６２７

动态聚类算法
１ ２３５ ６５
２ ２４１ ４５９

６９．４％。这表明 ＥＭ算法的整体预测准确性要优
于动态聚类算法。

以 Ｃ１为正样本，计算出 ＥＭ算法的 ＴＰＲ和
ＦＰＲ分别为５７．３％和１０．４％，而动态聚类算法的
ＴＰＲ和 ＦＰＲ分别为 ７８．３％和 ３４．４％。这表明
２种算法呈现出不同的聚类特征。ＥＭ算法的
ＦＰＲ更小，对 Ｃ２具有相对更佳的识别效率，而动
态聚类的 ＴＰＲ更大，对类别 １具有相对更佳的识
别效率。

接下来，生成１００个 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本，对于
每个样本分别进行第 １个仿真实验，得到 １００组
仿真实验结果。为了比较 ２种算法，分别计算各
评价指标的１００次仿真平均值，结果见表２。

从表２可以看出，在程序运行时间、收敛迭代
次数和 ＴＰＲ３个指标上，动态聚类算法的表现要
优于 ＥＭ算法，而对于聚类正确率和 ＦＰＲ２个评
价指标，ＥＭ算法表现更优。这一结论表明，针对
Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本，动态聚类算法能够快速给出
样本类别划分结果，但是聚类正确率稍有牺牲，而

在时间要求较为宽松的情况下 ＥＭ算法则能够给
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　第 ９期 夏棒，等：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的 ＥＭ算法与动态聚类算法比较

出更加精确的类别划分结果。此外，ＥＭ算法的
平均对数似然函数值为 ２８９．２２，而动态聚类算法
的平均对数似然函数值为２１４．８３。

进一步比较２种算法的 ＴＰＲ与 ＦＰＲ指标，基
本与仿真实验一的结果保持一致。ＥＭ算法的
ＦＰＲ较小，表明第 ２类样本被错误预测为第 １类
的情况越少，即对类别 ２的识别效率更优。而动
态聚类算法的 ＴＰＲ较大，表明被正确预测的
第１类样本更多，即对类别１的识别效率更优。

在达到收敛所需的迭代次数分布上，ＥＭ算
法与动态聚类算法二者都呈现出正偏态特征，如

图 ２所示。这表明在多次重复实验中，少数实验
的随机参数初始值与最优值偏离较大，从而降低

了算法优化效率，使得迭代次数增加，程序运行时

间变长。根据仿真实验结果，以随机初始值与真

实值的绝对距离为评价指标，比较迭代次数处于

前２５％与后２５％的仿真实验在该指标上的差异。
计算结果表明，在 ＥＭ算法中前者的该项指标比
后 者要高出２９．２％，在动态聚类算法中要高出

表 ２　仿真实验二两种算法的结果比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｗｏａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ’ｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｈｅ

ｓｅｃｏｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

评价指标 ＥＭ算法 动态聚类算法

程序运行时间／ｓ ２．１０６ １．３９０

收敛迭代次数 １２１．５１ ２０．２５

聚类正确率／％ ８０．５ ７１．３

ＴＰＲ／％ ５９．９ ７７．３

ＦＰＲ／％ ８．６ ３１．１

图 ２　ＥＭ算法与动态聚类算法的迭代次数直方图

Ｆｉｇ．２　ＨｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｓｆｏｒＥＭａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄ

ｄｙｎａｍｉｃａｌｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

１０．９％。即迭代随机初始值离真实值偏差较大
时，算法需要更多的迭代次数才能达到收敛状态。

但是，整体上 ＥＭ算法的迭代次数集中在
０～２００，而动态聚类算法的迭代次数集中在 １０～
２０，后者的计算效率明显高于前者。需要说明的
是，ＥＭ算法和动态聚类算法都是局部优化算法，
最终聚类结果对各观测初始类别设定有较强的依

赖，并且２种算法对各个参数的随机初始值也较
为敏感。因此，在使用过程中，建议多次实验，每

次进行不同的参数初始化设置，再根据轮廓系数

等评价指标选取理想的聚类结果。

４　结　论

本文针对分布形式较为复杂的 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合
样本，提出了２种聚类算法的应用，分别为 ＥＭ算
法和动态聚类算法，并给出 ＥＭ算法的数学推导
过程以及２种算法的迭代流程。

１）仿真实验结果表明，ＥＭ算法聚类正确率
更高但是运算效率相对较低，而动态聚类算法运

算效率较高但是损失了部分正确率。因此在实际

运用过程中，需要根据运算环境以及精度等客观

需求，选取合适的算法对样本进行聚类。如果对

结果的准确度要求较高，则使用 ＥＭ算法；如果对
运算速度要求较高，则使用动态聚类算法。

２）需要指出的是，ＥＭ算法和动态聚类算法
作为局部优化算法，对迭代初始值具有较强的敏

感性，因此在算法运行过程中，建议多次运行选取

效果较好的一次作为最终结果，聚类效果评价可

参考轮廓系数、组间离差平方和、组内离差平方和

等指标。

另外，现实情况下，不同观测之间往往具有一

定的相关性，未来研究考虑将 ２种算法拓展到非
独立 Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布情形之中。
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ｔｈｅＥＭａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｙａｌＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙＢ，

１９７７，３９（１）：１３８．

［３］ＣＥＬＥＵＸＧ，ＧＯＶＡＥＲＴＧ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ

［Ｍ］．Ｈｅｉｄｅｌｂｅｒｇ：ＰｈｙｓｉｃａＶｅｒｌａｇ，１９９０．

［４］ ＣＥＬＥＵＸＧ，ＧＯＶＡＥＲＴＧ．ＡｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎＥＭ ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒ

ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｎｄｔｗｏｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｖｅｒｓｉｏｎｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＳｔａｔｉｓ

ｔｉｃｓ＆ＤａｔａＡｎａｌｙｓｉｓ，１９９２，１４（３）：３１５３３２．

［５］ＴＡＮＮＥＲＭＡ，ＷＯＮＧＷＨ．Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｔｅｒｉｏｒｄｉｓｔｒｉ

ｂｕｔｉｏｎｓｂｙｄａｔａａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＰｕｂｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉｃａｎ
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ＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＡｓｓｏｃｉａｔｉｏｎ，１９８７，８２（３９８）：５２８５４０．

［６］ＲＥＮＤＥＲＥ．Ｍｉｘｔｕｒｅｄｅｎｓｉｔｉｅｓ，ｍａｘｉｍｕｍｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄａｎｄｔｈｅＥＭ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＳＩＡＭＲｅｖｉｅｗ，１９８４，２６（２）：１９５２３９．

［７］ＰＥＥＬＤ，ＭＣＬＡＣＨＬＡＮＧＪ．Ｒｏｂｕｓｔｍｉｘｔｕｒｅｍｏｄｅｌｌｉｎｇｕｓｉｎｇ

ｔｈｅｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０００，１０（４）：

３３９３４８．

［８］ＤＩＤＡＹＥ，ＳＣＨＲＯＥＤＥＲＡ，ＯＫＹ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｃｌｕｓｔｅｒｓｍｅｔｈ

ｏｄｉｎｐａｔｔｅｒｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＦｅｄｅｒａｔｉｏｎｆｏｒＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＣｏｎｇｒｅｓｓ，１９７４：６９１６９７．

［９］ＳＣＯＴＴＡＪ，ＳＹＭＯＮＳＭＪ．Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｂａｓｅｄｏｎｌｉｋｅｌｉ

ｈｏｏｄｒａｔｉｏｃｒｉｔｅｒｉａ［Ｊ］．Ｂｉｏｍｅｔｒｉｃｓ，１９７１，２７（１）：３８７３９７．

［１０］ＳＹＭＯＮＳＭＪ．Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｃｒｉｔｅｒｉａａｎｄｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｎｏｒｍａｌｍｉｘ

ｔｕｒｅｓ［Ｊ］．Ｂｉｏｍｅｔｒｉｃｓ，１９８１，３７（１）：３５４３．

［１１］ＷＯＮＧＭＡ，ＬＡＮＥＴ．ＡｋＴＨｎｅａｒｅｓｔｎｅｉｇｈｂｏｕｒｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｐｒｏ

ｃｅｄｕｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＲｏｙａｌＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，１９８１，４５

（３）：３６２３６８．

［１２］ＢＲＯＳＳＩＥＲＧ．Ｐｉｅｃｅｗｉｓｅｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ，１９９０，７（２）：１９７２１６．

［１３］ＢＩＳＨＯＰＣＭ．Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓｆｏｒｐａｔｔｅｒｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｏｘ

ｆｏｒｄ：ＯｘｆｏｒｄＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９９５．

［１４］ＢＯＣＫＨＨ．Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｎｄｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｍ］∥ＲＩＺＺＩＡ，

ＶＩＣＨＩＭ，ＢＯＣＫＨＨ．Ａｄｖａｎｃｅｓｉｎｄａｔａｓｃｉｅｎｃｅａｎｄｃｌａｓｓｉｆｉｃａ

ｔｉｏｎ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，１９９８：２６５２７７．

［１５］ＡＲＡＢＩＥＰ，ＣＡＲＲＯＬＬＪＤ．Ｍａｐｃｌｕｓ：Ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｐｒｏｇｒａｍ

ｍｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｔｏｆｉｔｔｉｎｇｔｈｅａｄｃｌｕｓｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｐｓｙｃｈｏｍｅｔｒｉｋａ，

１９８０，４５（２）：２１１２３５．

［１６］ＤＩＤＡＹＥ．Ａｎｉｎｔｕｉｔｉｖｅｆｏｒｍｏｆｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎ：Ｐｙｒａｍｉｄｓ［Ｄ］．Ｐａｒ

ｉｓ：ＩＮＲＩＡ，１９８４．

［１７］ＪＡＭＥＳＧＭ，ＳＵＧＡＲ Ｃ Ａ．Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｆｏｒｓｐａｒｓｅｌｙｓａｍｐｌｅｄ

ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｄａｔａ［Ｊ］．ＰｕｂｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉｃａｎＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＡｓ

ｓｏｃｉａｔｉｏｎ，２００３，９８（４６２）：３９７４０８．

［１８］ＷＩＮＳＢＥＲＧＳ，ＳＯＥＴＥＧＤ．Ｌａｔｅｎｔｃｌａｓｓｍｏｄｅｌｓｆｏｒｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＭｏｄｅｌｓｉｎＢｕｓｉｎｅｓｓ＆Ｉｎｄｕｓ

ｔｒｙ，１９９９，１５（１５）：１８３１９４．

［１９］ＶＲＡＣＭ，ＢＩＬＬＡＲＤＬ，ＤＩＤＡＹＥ．Ｃｏｐｕｌａａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍｉｘｔｕｒｅ

ｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＳｔａｔｉｓｔｉｃｓ，２０１２，２７（３）：４２７４５７．

［２０］ＫＯＳＭＩＤＩＳＩ，ＫＡＲＬＩＳＤ．Ｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｕｓｉｎｇｃｏｐｕｌａｓ

ｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＳｔａｔｉｓｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１６，２６（５）：

１０７９１０９９．

［２１］ＭＡＲＢＡＣＭ，ＢＩＥＲＮＡＣＫＩＣ，ＶＡＮＤＥＷＡＬＬＥＶ．Ｍｏｄｅｌｂａｓｅｄ

ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｏｆＧａｕｓｓｉａｎｃｏｐｕｌａｓｆｏｒｍｉｘｅｄｄａｔａ［Ｊ］．Ｃｏｍｍｕｎｉｃａ

ｔｉｏｎｓｉｎＳｔａｔｉｓｔｉｃｓＴｈｅｏｒｙａｎｄＭｅｔｈｏｄｓ，２０１７，４６（２３）：１１６３５

１１６５６．

　作者简介：

　夏棒　男，博士。主要研究方向：成分数据路径分析；人机交

互、结构方程模型等。

ＥＭＩＬＩＯＮＲｉｃｈａｒｄ　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方

向：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ分布数据及其数学理论。

王惠文　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：复杂数

据分析、投入产出表预测等。
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　第 ９期 夏棒，等：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔ混合样本的 ＥＭ算法与动态聚类算法比较

ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＥＭａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｄｙｎａｍｉｃａｌｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒＤｉｒｉｃｈｌｅｔｍｉｘｔｕｒｅｓａｍｐｌｅｓ
ＸＩＡＢａｎｇ１，，ＥＭＩＬＩＯＮＲｉｃｈａｒｄ２，ＷＡＮＧＨｕｉｗｅｎ３

（１．ＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＷｏｒｋｓｔａｔｉｏｎ，ＩｎｄｕｓｔｒｉａｌａｎｄＣｏｍｍｅｒｃｉａｌＢａｎｋｏｆＣｈｉｎａ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００３２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＭＡＰＭＯ，ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＯｒｌｅａｎｓ，Ｏｒｌｅａｎｓ４５０００，Ｆｒａｎｃｅ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｃｏｎｏｍｉｃｓａｎｄＭａｎａｇｅｍｅｎｔ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｓａｋｉｎｄｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｐｏｓｉｔｉｖｅ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｖｅｃｔｏｒｓ，ｗｈｉｃｈｉｓｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｉｎｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｒｏｂｌｅｍｓ．Ｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｍａｘｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＥＭ）
ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｄｙｎａｍｉｃａｌｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆＤｉｒｉｃｈｌｅｔｍｉｘｔｕｒｅｓａｍｐｌｅｓａｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄ，ｔｈｅｉｒｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ
ｐｒｏｃｅｓｓｉｓｄｅｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅｉｔｅｒａｔｉｏｎｓｔｅｐｓｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｒｅｇｉｖｅｎ．Ｔｈｅｎ，ｕｓｉｎｇｄｉｇｉｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔｓ，ｔｈｅｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｈｅｔｗｏｍａｃｈｉｎｅｌｅａｒｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｉｔｈＤｉｒｉｃｈｌｅｔｓａｍｐｌｅｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄ．Ｂｙ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｓｉｘｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｗｈｉｃｈａｒｅｌｏｇｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅ，ｐｒｏｇｒａｍｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅ，ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ
ｉｔｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｓ，ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ，ｔｒｕｅｐｏｓｉｔｉｖｅｒａｔｅ（ＴＰＲ）ａｎｄｆａｌｓｅｐｏｓｉｔｉｖｅｒａｔｅ（ＦＰＲ），ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔＥＭａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓｈｉｇｈｅｒｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｂｕｔｌｏｗｅｒｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，ｗｈｉｌｅｄｙｎａｍｉ
ｃａｌｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓｈｉｇｈｅｒｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｂｕｔｌｏｓｅｓｓｏｍｅｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｉｎ
ｐｒａｃｔｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ｉｔｉｓｓｕｇｇｅｓｔｅｄｔｏｗｅｉｇｈｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ｂｅｆｏｒｅｓｅｌｅｃｔｉｎｇａｓｕｉｔａｂｌｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏｃｌｕｓｔｅｒＤｉｒｉｃｈｌｅｔｓａｍｐｌｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｄｉｒｉｃｈｌｅｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ；ｍｉｘｔｕｒｅｓａｍｐｌｅ；ｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｍａｒｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＥＭ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｄｙｎａｍｉ
ｃａｌｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ；ｍａｃｈｉｎｅｌｅａｒｎｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０４１７１３：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４１５．１８２２．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１４２０１０７０２５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１５０１１１７６２１４＠１６３．ｃｏｍ

１１８１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０１９年 ９月
第４５卷 第９期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１８１２２５；录用日期：２０１９０２０２；网络出版时间：２０１９０２２１１５：１０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２１．０９０３．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６０６７４０９０，５１５０５４９１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｈｋｄｘ＿２０１７＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：高阳，吴文海，嵇绍康，等．基于高阶ＬＡＤＲＣ的Ｖ／ＳＴＯＬ飞机悬停／平移模式鲁棒协调解耦控制［Ｊ］．北京航空航天大学
学报，２０１９，４５（９）：１８１２１８２３．ＧＡＯＹ，ＷＵＷＨ，ＪＩＳＫ，ｅｔａｌ．ＨｉｇｈｏｒｄｅｒＬＡＤＲＣｂａｓｅｄｒｏｂｕｓｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎ
ｔｒｏｌｆｏｒＶ／ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔｉｎｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：
１８１２１８２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７５８

基于高阶 ＬＡＤＲＣ的 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机悬停／平移
模式鲁棒协调解耦控制

高阳１，吴文海１，，嵇绍康１，郑毅２

（１．海军航空大学 青岛校区，青岛 ２６６０４１；　２．中国人民解放军９１５９９部队 修理厂，烟台 ２６５２００）

　　摘　　　要：针对垂直／短距起降（Ｖ／ＳＴＯＬ）飞机在悬停／平移模式下存在的动力学耦合、
推力矢量控制冗余以及易受扰动风影响的问题，提出了一种基于高阶线性自抗扰控制

（ＬＡＤＲＣ）的鲁棒协调解耦控制方法。首先根据 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机的概念方案，建立了推力矢量模
型和扰动风影响下的非线性悬停／平移运动模型。然后在此基础上，给出了该模式下位置和姿
态的协调控制策略，据此通过控制量变换设计了六通道的自抗扰解耦控制律，其中利用

ＬＡＤＲＣ对总扰动的实时估计补偿能力避免了多推力矢量的冗余控制。仿真比较结果验证了
ＬＡＤＲＣ对悬停／平移模式控制的有效性以及对飞机内部参数摄动和外界突风干扰的鲁棒性。

关　键　词：垂直／短距起降（Ｖ／ＳＴＯＬ）飞机；线性自抗扰控制（ＬＡＤＲＣ）；悬停／平移模
式；协调解耦控制；突风扰动

中图分类号：Ｖ２４９．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８１２１２

　　垂直／短距起降（Ｖｅｒｔｉｃａｌａｎｄ／ｏｒＳｈｏｒｔＴａｋｅ
ＯｆｆａｎｄＬａｎｄｉｎｇ，Ｖ／ＳＴＯＬ）飞机是对垂直起降
（ＶｅｒｔｉｃａｌＴａｋｅＯｆｆａｎｄＬａｎｄｉｎｇ，ＶＴＯＬ）和短距起
飞／垂直降落（ＳｈｏｒｔＴａｋｅＯｆｆａｎｄＶｅｒｔｉｃａｌＬａｎｄｉｎｇ，
ＳＴＯＶＬ）固定翼飞机的统称，它兼具旋翼和固定翼
飞机的优势，既可以减少甚至摆脱对飞行跑道的

依赖，又具备较大的飞行速度、航程、载荷和优异

的机动性能。自 ２０世纪 ４０年代至今，诞生的各
类 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机型号达３０余种［１２］

。特别是近年

来，随着美国第５代战斗机 Ｆ３５Ｂ的研发和服役，
关于 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机的研究越来越受到重视。但是
相比常规起降飞机，Ｖ／ＳＴＯＬ飞机具有更为复杂
的动力学特性

［３］
和操控性

［４］
，这主要是由于其采

用了诸多的推力矢量装置，如单发四转向喷管、引

射增升器、升力风扇和矢量尾喷管等，从而使其诸

如垂直／短距起飞、过渡、悬停／平移、垂直着陆等
非常规飞行模式的控制律设计难度大为增加。其

中，悬停模式是实现其他模式的基础，平移模式是

小范围地改变悬停的位置以实现定点着陆的前

提，两者的动力学关系是一致的，因而实现悬停／
平移模式的有效控制尤为关键。

对此，国内外学者从不同的角度进行了研究。

较常见的一种是将 ＶＴＯＬ飞机简化为平面 ＶＴＯＬ
（ＰｌａｎａｒＶＴＯＬ，ＰＶＴＯＬ）飞机模型，使其成为 ２输
入３输出的欠驱动系统，然后分别采用近似反馈
线性化

［５］
、最优控制

［６］
、基于观测器的输出反馈

控制
［７］
和滑模控制

［８］
等方法设计控制器。然而，

由于简化后的系统并不能有效地反映 ＶＴＯＬ飞机
的实际运动状态，选择推力和滚转力矩作为设计

控制量，也难以将其转换为实际的多操纵面控制

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909014&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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信号，因此这些研究更侧重于理论方法的探索而

非工程问题的解决。另一种是直接针对 Ｖ／ＳＴＯＬ
模型机／验证机建立相应的动力学模型，然后结合
多操纵面分配方法设计相应的解耦控制器

［９１０］
。

此外，文献［１１］提出了一种基于新姿态解算方法
的滞后切换策略，解决了尾座式推力矢量飞机的

悬停控制问题。总的来说，现有研究大多是基于

精确的飞机模型设计控制律，没有充分考虑系统

的鲁棒性问题，且通过控制分配算法得到实际控

制量，往往会破坏系统的稳定性。

由于 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机在悬停／平移模式下飞行
速度很小，使其极易受到局部扰动风的影响。特

别是短时的突风，它会使飞机的空速、迎角和侧滑

角等发生改变，进而影响飞行轨迹和姿态。因此，

必须设计具有强抗风能力的鲁棒飞行控制律。对

此，自抗扰控制（ＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＲｅｊｅｃｔｉｏｎＣｏｎ
ｔｒｏｌ，ＡＤＲＣ）应是一种行之有效的应对方案。大量
理论

［１２１４］
和应用

［１５１６］
方面的研究表明，ＡＤＲＣ不

依赖被控对象的精确数学模型，对具有未建模动

态、参数摄动和外界干扰的系统均能有效控制，具

有“天生”的鲁棒性和抗干扰性。但受限于原始

ＡＤＲＣ中非线性、非光滑的反馈结构，其理论分析
十分困难，在应用中需要调节的控制器参数也较

多。为简化 ＡＤＲＣ的分析和实现，文献［１７］利用
带宽概念，提出了单参数调节的线性 ＡＤＲＣ（Ｌｉｎｅ

ａｒＡＤＲＣ，ＬＡＤＲＣ）方法，并在文献［１８］中直接假
设系统不确定性的导数有界，证明了 ＬＡＤＲＣ的
收敛性，但由于该假设本质上是一个先验条件，因

而很难得到验证。在此基础上，笔者基于单参数

高增益观测器的思想，提出了一种高阶 ＬＡＤＲＣ
方法，并进一步放宽假设条件给出了收敛性证明，

但缺少对该方法的实际应用
［１９］
。

本文在上述研究的基础上，以先进的“矢量发

动机 ＋升力风扇”型 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机为研究对象，首
先构建推力矢量模型和基于扰动风影响的悬停／平
移运动模型，然后在高阶 ＬＡＤＲＣ的控制框架内对
模型进行变换并选取适当控制量，来分别设计姿态

和位置的自抗扰控制律。本文的意义在于展现如

何应用 ＬＡＣＲＣ实现 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机在悬停／平移模
式下的动力学解耦和多操纵量协调控制，同时验证

ＬＡＤＲＣ对该模式控制的有效性和鲁棒性。

１　悬停／平移模式非线性模型
１．１　Ｖ／ＳＴＯＬ飞机概念模型

本文研究的 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机为美国国家航空航
天局（ＮＡＳＡ）的某型 ＳＴＯＶＬ验证机［２０］

，采用单发

动机、三角翼、鸭翼、双垂尾的布局形式，如

图１（ａ）所示。推进系统采用类似 Ｆ３５Ｂ的设计
方案，由一个矢量发动机和一个轴驱动升力风扇

组成，具体形式和参数如图１（ｂ）和表１所示

图 １　Ｖ／ＳＴＯＬ飞机概念方案

Ｆｉｇ．１　ＣｏｎｃｅｐｔｕａｌｓｃｈｅｍｅｏｆＶ／ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔ

表 １　Ｖ／ＳＴＯＬ飞机推进系统的参数配置

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｎｆｉｇｕｒｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＶ／ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

部件
推力／Ｎ

（规定为正）

纵向偏转角／（°）
（下偏或后偏为正）

侧向偏转角／（°）
（左偏为正）

力臂／ｍ
（遵循机体坐标系）

矢量尾喷管 ＴＣＮｍａｘ＝８００００ δＣＮ∈［０，９０］ δＣＮｙ∈［－１２，１２］ ｘＣＮ＝－６．０１

升力风扇 ＴＬＦｍａｘ＝８９０００ δＬＦ∈［－２０，６０］ δＬＦｙ∈［－１２，１２］ ｘＬＦ＝３．５７

滚转控制喷管 ＴＲＮｍａｘ＝１７３３０
ｘＲＮ＝－１．９１
ｙＲＲＮ＝－ｙＬＲＮ＝２
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（ｙＬＲＮ、ｙＲＲＮ分别为左、右滚转控制喷管推力的侧向
力臂）。矢量尾喷管在飞机对称平面内可向下偏

转９０°，同时可侧向偏转 ±１２°，能够产生 ８００００Ｎ
的悬停升力；升力风扇竖直安装于驾驶舱后方，可

向前偏转 ２０°、向后偏转 ６０°，也可侧向偏转
±１２°，能够产生高达 ８９０００Ｎ的悬停升力；由发
动机外涵道引出的２个滚转控制喷管位于两翼根
处，由压气机供气，共可产生占全机总推力 ９．３％
的推力，用于滚转控制。

１．２　推力矢量模型
Ｖ／ＳＴＯＬ飞机的推进系统可为其悬停／平移

模式提供直接控制力和力矩。将各矢量推力在

机体坐标系下分解后叠加，可得到由推进系统

产生的纵向力 Ｔｘｂ、侧向力 Ｔｙｂ和法向力 Ｔｚｂ表达
式为

Ｔｘｂ＝ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙｃｏｓδＣＮ＋ＴＬＦｃｏｓδＬＦｙｓｉｎδＬＦ

Ｔｙｂ＝ＴＣＮｓｉｎδＣＮｙ＋ＴＬＦｓｉｎδＬＦｙ

Ｔｚｂ＝－ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙｓｉｎδＣＮ－

　　ＴＬＦｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ－Ｔ













ＲＮ

（１）

式中：滚转控制喷管的总推力占全机总推力的

９．３％，有
ＴＣＮ ＋ＴＬＦ
９０．７％

＝
ＴＲＮ
９．３％

（２）

式中：ＴＲＮ＝－ＴＲＲＮ －ＴＬＲＮ，ＴＬＲＮ和 ＴＲＲＮ分别为左、
右滚转控制喷管的推力（遵循机体坐标系）。

假设矢量尾喷口、升力风扇喷口和滚转控制

喷口与飞机重心处于同一平面上，则由各轴向力

产生的滚转力矩 ｌｐｒｏｐ、俯仰力矩 ｍｐｒｏｐ和偏航力矩
ｎｐｒｏｐ的表达式为
ｌｐｒｏｐ ＝ＴＲＲＮｙＲＲＮ ＋ＴＬＲＮｙＬＲＮ

ｍｐｒｏｐ ＝ＴＲＮｘＲＮ ＋ＴＣＮｘＣＮｃｏｓδＣＮｙｓｉｎδＣＮ ＋

　　ＴＬＦｘＬＦｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ

ｎｐｒｏｐ ＝ＴＣＮｘＣＮｓｉｎδＣＮｙ ＋ＴＬＦｘＬＦｓｉｎδＬＦ













ｙ

（３）

此外，Ｖ／ＳＴＯＬ飞机特有的大推力大范围偏
转还会产生喷气诱导效应（ＪｅｔＩｎｄｕｃｅｄＥｆｆｅｃｔ，
ＪＩＥ），导致升力损失和抬头力矩。根据文献［２１］
的描述，可得 ＪＩＥ模型：
ＬＪＩＥ ＝（ＴＣＮ ＋ＴＬＦ）ＣＬＪＩＥ
ｍＪＩＥ ＝（ＴＣＮ ＋ＴＬＦ）ｄｅＣｍ

{
ＪＩＥ

（４）

式中：ＬＪＩＥ和 ｍＪＩＥ分别为喷气诱导升力和喷气诱导
俯仰力矩；ＣＬＪＩＥ和 ＣｍＪＩＥ分别为对应的增量系数；ｄｅ
为总的等效环流喷气直径。

当飞机处于悬停状态时，所有矢量喷管都竖

直向下，由力和力矩平衡可得

ＴＣＮ０＋ＴＬＦ０ ＋ＴＲＮ０ ＝ｍｇ＋ ＬＪＩＥ０

ＴＣＮ０ ｘＣＮ ＋ＴＲＮ０ ｘＲＮ ＝ＴＬＦ０ｘＬＦ＋ｍＪＩＥ
{

０

（５）

式中：ｍ为飞机质量；ｇ为重力加速度；次下标 ０
代表悬停平衡状态。

这样，由式（２）、式（５）即可得到飞机悬停状
态下的平衡推力 ＴＣＮ０、ＴＬＦ０和 ＴＲＮ０。

１．３　考虑扰动风影响的飞机运动模型
下面首先给出无风状态下的飞机运动模型。

当 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机处于悬停／平移模式时，飞行速度
很小，气动力和力矩几乎为零，同时姿态角变化幅

度也不大，可以将与姿态角相关的小值作为扰动

项，从而得到仅由推进系统作用的简化六自由度

非线性运动模型：

ｘｇ ＝ｕｂ＋Δｘｇ
ｙｇ ＝ｖｂ＋Δｙｇ
ｚｇ ＝ｗｂ＋Δｚｇ
ｕｂ ＝ｒｖｂ－ｑｗｂ＋Ｔｘｂ／ｍ＋Δｕｂ
ｖｂ ＝ｐｗｂ－ｒｕｂ＋Ｔｙｂ／ｍ＋Δｖｂ
ｗｂ ＝ｑｕｂ－ｐｖｂ＋（Ｔｚｂ－ＬＪＩＥ ＋ｍｇ）／ｍ＋Δｗｂ


·

＝ｐ＋Δ·

θ
·

＝ｑ＋Δθ·

ψ＝ｒ＋Δψ·

ｐ＝ｃ１ｐｑ＋ｃ２ｑｒ＋ｃ３ｌｐｒｏｐ＋ｃ４ｎｐｒｏｐ
ｑ＝ｃ５ｐｒ＋ｃ６（ｒ

２－ｐ２）＋ｃ７（ｍｐｒｏｐ＋ｍＪＩＥ）
ｒ＝ｃ８ｐｑ－ｃ１ｑｒ＋ｃ４ｌｐｒｏｐ＋ｃ９ｎ





























ｐｒｏｐ

（６）

式中：（ｘｇ，ｙｇ，ｚｇ）为飞机在地面坐标系下的位置，
且有 ｈ＝－ｚｇ为飞行高度；（ｕｂ，ｖｂ，ｗｂ）为飞机在
机体坐标系下的纵向、侧向和法向速度；（，θ，ψ）
为飞机的姿态角；（ｐ，ｑ，ｒ）为绕机体轴转动的对应
角速度；ｃ１～ｃ９为与转动惯量相关的常系数；Δ为
与姿态角相关的小扰动项。

对式（６）中的位置、姿态方程求导并代入
式（１）、式（３），可得纵向运动方程：

θ̈＝ｆθ̈＋ｃ７ＴＣＮｘＣＮｃｏｓδＣＮｙｓｉｎδＣＮ ＋

　　ｃ７ＴＬＦｘＬＦｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ＋ｃ７ＴＲＮｘＲＮ
ｘ̈ｇ ＝ｆ̈ｘｇ＋ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙｃｏｓδＣＮ／ｍ＋

　　ＴＬＦｃｏｓδＬＦｙｓｉｎδＬＦ／ｍ

ｚ̈ｇ ＝－ｈ̈＝ｆ̈ｚｇ－ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙｓｉｎδＣＮ／ｍ－

　　ＴＬＦｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ／ｍ－ＴＲＮ















／ｍ

（７）

４１８１
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　第 ９期 高阳，等：基于高阶 ＬＡＤＲＣ的 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机悬停／平移模式鲁棒协调解耦控制

式中：

ｆθ̈ ＝Δ
·

θ
· ＋ｃ５ｐｒ＋ｃ６（ｒ

２－ｐ２）＋ｃ７ｍＪＩＥ

ｆ̈ｘｇ ＝Δ
·

ｘｇ
＋Δｕｂ＋ｒｖｂ－ｑｗｂ

ｆ̈ｚｇ ＝Δ
·

ｚｇ
＋Δｗｂ＋ｑｕｂ－ｐｖｂ＋ｇ－ＬＪＩＥ













／ｍ

横侧向运动方程：

̈＝ｆ̈ ＋ｃ３ＴＬＲＮｙＬＲＮ ＋ｃ３ＴＲＲＮｙＲＲＮ

ψ̈＝ｆψ̈ ＋ｃ９ＴＣＮｘＣＮｓｉｎδＣＮｙ ＋ｃ９ＴＬＦｘＬＦｓｉｎδＬＦｙ

ｙ̈ｇ ＝ｆ̈ｙｇ＋ＴＣＮｓｉｎδＣＮｙ／ｍ＋ＴＬＦｓｉｎδＬＦｙ










／ｍ

（８）

式中：

ｆ̈ ＝Δ
·


· ＋ｃ１ｐｑ＋ｃ２ｑｒ＋ｃ４ｎｐｒｏｐ

ｆψ̈ ＝Δ
·

ψ
· ＋ｃ８ｐｑ－ｃ１ｑｒ＋ｃ４ｌｐｒｏｐ

ｆ̈ｙｇ ＝Δ
·

ｙｇ
＋ｆｖｂ＋ｐｗｂ－ｒｕ













ｂ

当飞机受到扰动风影响时，就需要对上述运

动模型进行修正。在有风影响的情况下，飞机的

飞行速度矢量 Ｖ、航迹速度矢量 Ｖｋ和风速矢量

Ｖｗ之间，具有如下的速度三角形关系：

Ｖ＝Ｖｋ－Ｖｗ （９）

将式（９）分别在机体坐标系和地面坐标系下
投影，可以得到如下的修正关系：

ｕ′ｂ

ｖ′ｂ

ｗ′











ｂ

＝

ｕｂ

ｖｂ

ｗ











ｂ

－

ｕｗｂ

ｖｗｂ

ｗ











ｗｂ

（１０）

ｘｇ

ｙｇ

ｚ











ｇ

＝

ｕｇ

ｖｇ

ｗ











ｇ

＝Ｂｇｂ

ｕ′ｂ

ｖ′ｂ

ｗ′











ｂ

＋

ｕｗｇ

ｖｗｇ

ｗ











ｗｇ

（１１）

式中：（ｕ′ｂ，ｖ′ｂ，ｗ′ｂ）为飞机受扰动风影响并投影在

机体坐标系下的修正速度；（ｕｗｇ，ｖｗｇ，ｗｗｇ）为基于

地面坐标系给出的轴向风速；（ｕｗｂ，ｖｗｂ，ｗｗｂ）为转

换到机体坐标系下的轴向风速；Ｂｂｇ＝（Ｂ
ｇ
ｂ）
Ｔ
为地

面坐标系到机体坐标系的转换矩阵，因而有

［ｕｗｂ ｖｗｂ ｗｗｂ］Ｔ ＝Ｂｂｇ［ｕｗｇ ｖｗｇ ｗｗｇ］Ｔ

由于机体尺度相比风场尺度很小，因而可忽略

由扰动风速矢量沿翼展和机身方向的微小差异所

造成的气动力矩变化。这样，将式（１０）、式（１１）代
入式（６），可得到扰动风影响下的飞机质心运动
模型：

ｘｇ ＝ｕ′ｂ＋ｕｗｇ＋Δ′ｘｇ
ｙｇ ＝ｖ′ｂ＋ｖｗｇ＋Δ′ｙｇ
ｚｇ ＝ｗ′ｂ＋ｗｗｇ＋Δ′ｚｇ
ｕ′ｂ ＝ｒ（ｖ′ｂ＋ｖｗｂ）－ｑ（ｗ′ｂ＋ｗｗｂ）－

　　ｕｗｂ＋Ｔｘｂ／ｍ＋Δｕｂ
ｖ′ｂ ＝ｐ（ｗ′ｂ＋ｗｗｂ）－ｒ（ｕ′ｂ＋ｕｗｂ）－

　　ｖｗｂ＋Ｔｙｂ／ｍ＋Δｖｂ
ｗ′ｂ ＝ｑ（ｕ′ｂ＋ｕｗｂ）－ｐ（ｖ′ｂ＋ｖｗｂ）－ｗｗｂ＋

　　（Ｔｚｂ－ＬＪＩＥ ＋ｍｇ）／ｍ＋Δｗ























ｂ

（１２）

式中：小扰动项 Δ′ｘｇ、Δ′ｙｇ和 Δ′ｚｇ作相应改变即可。
在式（１２）的基础上仍然可以得到如式（７）、

式（８）的飞机纵向和横侧向运动方程，只是其中
的扰动项 ｆ̈ｘｇ、ｆ̈ｙｇ和 ｆ̈ｚｇ变为

ｆ′̈ｘｇ ＝Δ
·

′ｘｇ＋Δｕｂ＋ｕｗｇ－ｕｗｂ＋

　　ｒ（ｖ′ｂ＋ｖｗｂ）－ｑ（ｗ′ｂ＋ｗｗｂ）

ｆ′̈ｙｇ ＝Δ
·

′ｙｇ＋ｆｖｂ＋ｖｗｇ－ｕｗｂ＋

　　ｐ（ｗ′ｂ＋ｗｗｂ）－ｒ（ｕ′ｂ＋ｕｗｂ）

ｆ′̈ｚｇ ＝Δ
·

′ｚｇ＋Δｗｂ＋ｗｗｇ－ｗｗｂ＋

　　ｑ（ｕ′ｂ＋ｕｗｂ）－ｐ（ｖ′ｂ＋ｖｗｂ）＋ｇ－ＬＪＩＥ



















／ｍ

２　高阶 ＬＡＤＲＣ方法

考虑如下单输入单输出不确定非线性系统：

ｘ（ｎ）（ｔ）＝ｆ（·）＋ｗ（ｔ）＋ｂｕ（ｔ）

ｙ（ｔ）＝ｘ（ｔ{
）

（１３）

式中：ｕ为控制输入；ｙ为系统输出；ｆ（·）为不确
定的内部动态；ｗ为未知的外部干扰；ｂ为不确定
的控制量系数，满足 ｂ１＜ｂ＜ｂ２，ｂ１和 ｂ２为常数。

取状态变量 ｘ１＝ｘ，ｘ２＝ｘ，…，ｘｎ＝ｘ
（ｎ－１）

，将

系统的所有不确定性当作总扰动并将其扩充为新

的状态变量 ｘｎ＋１＝ｆ（·）＋ｗ＋（ｂ－ｂ０）ｕ，其中
ｂ０∈（ｂ１，ｂ２），可得系统（１３）的扩张状态方程：
ｘ１（ｔ）＝ｘ２（ｔ）

　　　
ｘｎ－１（ｔ）＝ｘｎ（ｔ）
ｘｎ（ｔ）＝ｘｎ＋１（ｔ）＋ｂ０ｕ（ｔ）
ｘｎ＋１（ｔ）＝Ｆ（ｔ）

ｙ（ｔ）＝ｘ１（ｔ















）

（１４）

为方便表示，在不引起歧义的前提下，后文将
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省略时间变量 ｔ。针对系统（１４），可设计如下具
有“扰动估计补偿”功能的 ＬＡＤＲＣ控制器，它由
线性跟踪微分器（ＬｉｎｅａｒＴｒａｃｋｉｎｇＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ，
ＬＴＤ）、线性扩张状态观测器 （ＬｉｎｅａｒＥｘｔｅｎｄｅｄ
ＳｔａｔｅＯｂｓｅｒｖｅｒ，ＬＥＳＯ）和线性状态误差反馈（Ｌｉｎｅ
ａｒＳｔａｔｅＥｒｒｏｒＦｅｅｄｂａｃｋ，ＬＳＥＦ）３部分组成。
２．１　线性跟踪微分器

ＬＴＤ在 ＬＡＤＲＣ中相对独立，其作用在于跟
踪给定的输入信号 ｖ０并得到输入的各阶微分信

号 ｖ（ｉ）０ ，即 ｖ１→ｖ０，ｖｉ＋１→ｖ
（ｉ）
０ （ｉ＝１，２，…，ｎ）。高阶

ＬＴＤ的具体形式为
ｖ１ ＝ｖ２
　
ｖｎ ＝ｖｎ＋１

ｖｎ＋１ ＝Ｒ
ｎ＋１ ａ１（ｖ１－ｖ０）＋ａ２

ｖ２
Ｒ
＋… ＋ａｎ＋１

ｖｎ＋１
Ｒ[ ]













ｎ

（１５）
式中：Ｒ为决定跟踪快慢的调节增益；系数 ａｊ（ｊ＝
１，２，…，ｎ＋１）需满足矩阵 Ａ是 Ｈｕｒｗｉｔｚ的。

Ａ＝

０ １ ０ … ０
０ ０ １ … ０
   

０ ０ ０ … １
ａ１ ａ２ ａ３ … ａｎ＋















１

　　关于高阶 ＬＴＤ式（１５）的收敛性有如下
结论

［２２］
。

引理１　若光滑函数 ｖ０（ｔ）：［０，∞）→Ｒ满足

Ｂ＝ ｓｕｐ
ｔ∈［０，Ｔ１］

ｖ（ｉ）０ ＜∞，ｉ＝１，２，…，ｎ，其中常数Ｔ１＞

０，Ｂ＞０，则对任意给定的 ＬＴＤ式（１５）的初始值
以及任意的 ρ＞０，τ１＞０，存在常数 Ｒ０＞０，使得对

任意的 Ｒ＞Ｒ０，ｖｊ－ｖ
（ｊ－１）
０ ＜ρ（ｊ＝１，２，…，ｎ＋１）

在 ｔ∈［τ１，Ｔ１］上都成立。
２．２　线性扩张状态观测器

ＬＥＳＯ是 ＬＡＤＲＣ的核心技术。可利用实时
的输入 ｕ、输出 ｙ信息构造如下的高阶 ＬＥＳＯ：

ｚ１ ＝ｚ２＋
ｋ１
ｒ
（ｙ－ｚ１）

　　　　

ｚｎ－１ ＝ｚｎ＋
ｋｎ－１
ｒｎ－１
（ｙ－ｚ１）

ｚｎ ＝ｚｎ＋１＋
ｋｎ
ｒｎ
（ｙ－ｚ１）＋ｂ０ｕ

ｚｎ＋１ ＝
ｋｎ＋１
ｒｎ＋１
（ｙ－ｚ１















 ）

（１６）

式中：ｚ１，ｚ２，…，ｚｎ＋１分别为系统（１４）状态 ｘ１，
ｘ２，…，ｘｎ＋１的估计；ｒ为 ＬＥＳＯ调节增益的倒数；系

数 ｋｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ＋１）需满足矩阵 Ｋ是
Ｈｕｒｗｉｔｚ的。

Ｋ＝

－ｋ１ １ ０ … ０

－ｋ２ ０ １ … ０

   

－ｋｎ ０ ０ … １

－ｋｎ＋１ ０ ０ …

















０

２．３　线性状态误差反馈
定义系统的状态误差 ｅ１ ＝ｚ１ －ｖ１，…，ｅｎ＝

ｚｎ－ｖｎ，并考虑对总扰动 ｘｎ＋１的实时补偿，可设计
如下的 ＬＳＥＦ：
ｕ＝（ｌ１ｅ１＋… ＋ｌｎｅｎ＋ｖｎ＋１－ｚｎ＋１）／ｂ０ （１７）
式中：系数 ｌｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）需满足矩阵 Ｌ是 Ｈｕｒ
ｗｉｔｚ的。

Ｌ＝

０ １ ０ … ０

０ ０ １ … ０

   

０ ０ ０ … １

ｌ１ ｌ２ ｌ３ … ｌ

















ｎ

　　关于 ＬＡＤＲＣ式（１５）～式（１７）的收敛性，笔
者在文献［１９］中给出如下结论。

引理２　对于不确定非线性系统（１３），若其
内部动态 ｆ（·）和外部干扰 ｗ有界且关于自变量
的所有偏导数连续且有界，设计如式（１５）～
式（１７）的 ＬＡＤＲＣ控制器，则对任意给定的闭环系
统初始值，存在常数 ｒ０＞０，Ｔ２＞０，使得对任意的
ｒ∈（０，ｒ０），满足ｌｉｍ

ｔ→∞
ｘｉ－ｖｉ≤Ｔ２ｒ（ｉ＝１，２，…，ｎ）。

注１　对于实际飞机系统，由于飞行状态和
控制输入总是有界的，外界干扰亦是有限的，因此

总能满足引理２中关于不确定性及其偏导数有界
的假设。

根据引理 １和引理 ２，当 Ｒ→∞，ｒ→０时，可
得系统的跟踪误差满足：

ｌｉｍ
ｔ→∞

ｙ－ｖ０ ＝ｌｉｍｔ→∞ （ｘ１－ｖ１）＋（ｖ１－ｖ０）
＝０

（１８）

３　悬停／平移模式控制器设计

３．１　控制策略
在稳定悬停状态下，飞机的姿态和位置保持

不变，总推力与重力相平衡，各推力矢量（大小和

方向）亦保持不变。当飞机受扰使平衡状态被破

坏，或飞机需要改变悬停位置时，根据各推力矢量

的功能特点，飞机姿态和位置的控制可由如下几

种策略来实现，具体如表２所示。
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表 ２　Ｖ／ＳＴＯＬ飞机悬停／平移模式的控制策略

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒＶ／ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔｉｎｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ

控制通道 控制策略

姿态控制

滚转 ① 左、右滚转控制喷管之间不同推力的转换

俯仰

② 升力风扇与矢量尾喷管之间不同推力的转换

③ 升力风扇与矢量尾喷管在对称平面内的偏转

④ 升力风扇与矢量尾喷管之间不同推力的转换与各自的偏转同时作用

偏航 ⑤ 升力风扇与矢量尾喷管的侧向偏转

位置控制

纵向 ③ 升力风扇与矢量尾喷管在对称平面内的偏转

侧向 ⑤ 升力风扇与矢量尾喷管的侧向偏转

法向 ⑥ 保持飞机俯仰力矩平衡的条件下，改变飞机的总推力

　　注：对于纵向通道，若仅改变推力的大小，无法实施控制；对于法向通道，若仅改变推力的方向，飞机会掉高度，无法进行有效控制。

　　对应１．３节的运动模型，将悬停／平移模式的
控制分成纵向控制和横侧向控制。根据表２给出
的控制策略，在纵向控制中，为了避免控制冗余，

选择策略③来实现俯仰和纵向通道的耦合控制，
利用策略⑥实现法向通道的控制；在横侧向控制
中，利用策略①实现滚转通道的控制，利用策略
⑤来实现偏航和侧向通道的耦合控制。

实际上，任意控制量的改变都会引起相应状

态量的变化，进而通过动力学耦合影响其他状态

量，但是这种影响反映在式（７）、式（８）中，是被当
作系统的未知内部动态来处理的。接下来，将通

过适当变换，利用 ＬＥＳＯ式（１６）和 ＬＳＥＦ式（１７）
对这种耦合不确定性连同其他扰动项进行实时的

估计和补偿，进而实现各通道的动力学解耦以及

多推力矢量的协调控制。

３．２　纵向运动控制器
３．２．１　俯仰和纵向通道控制器

对于俯仰和纵向通道运动方程：

θ̈＝ｆθ̈＋ｃ７ＴＣＮｘＣＮｃｏｓδＣＮｙｓｉｎδＣＮ ＋

　　ｃ７ＴＬＦｘＬＦｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ＋ｃ７ＴＲＮｘＲＮ （１９）

ｘ̈ｇ ＝ｆ′̈ｘｇ＋ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙｃｏｓδＣＮ／ｍ＋

　　ＴＬＦｃｏｓδＬＦｙｓｉｎδＬＦ／ｍ （２０）

其包含关于控制量 δＣＮ和 δＬＦ的三角函数形式。
通常，当角度 δ在小范围内（±１５°）变化时，

有如下近似表达式成立：ｃｏｓδ≈１，ｓｉｎδ≈δ（δ以
弧度计量）。但 δＣＮ和 δＬＦ的变化范围较大，使系
统（１９）、（２０）难以转化为系统（１４）的形式。对
此，直接取 ｕ１ ＝ｓｉｎδＣＮ、ｕ２ ＝ｓｉｎδＬＦ分别作为系
统（１９）、（２０）的虚拟控制量。

由于 δＣＮｙ和 δＬＦｙ在其变化范围内有 ｃｏｓδＣＮｙ≈
１、ｃｏｓδＬＦｙ≈１，因而可估计到虚拟控制量系数ｂ１＝
ｃ７ｘＣＮＴＣＮ０、ｂ２＝ＴＬＦ０／ｍ，而将其余部分作为系统的

总扰动，即

θ̈＝Ｆθ̈＋ｂ１ｕ１ （２１）

ｘ̈ｇ ＝Ｆ̈ｘｇ＋ｂ２ｕ２ （２２）

其中总扰动为

Ｆθ̈ ＝ｆθ̈＋ｃ７ｘＣＮ（ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙ －ＴＣＮ０）ｓｉｎδＣＮ ＋

　　ｃ７ＴＬＦｘＬＦｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ＋ｃ７ＴＲＮｘＲＮ

Ｆ̈ｘｇ ＝ｆ′̈ｘｇ＋（ＴＬＦｃｏｓδＬＦｙ －ＴＬＦ０）ｓｉｎδＬＦ／ｍ＋

　　ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙｃｏｓδＣＮ













／ｍ

这样，通过将系统的内部耦合动态、推力矢量

冗余控制和外部干扰一起作为系统的总扰动，利

用 ＬＡＤＲＣ式（１５）～式（１７）对其进行实时估计和
补偿，可分别对系统（２１）、（２２）设计如下的鲁棒
协调解耦控制器：

ｖθ，１ ＝ｖθ，２

ｖθ，２ ＝ｖθ，３

ｖθ，３ ＝Ｒ
３
θ ａθ，１（ｖθ，１－θｃ）＋

ａθ，２
Ｒθ
ｖθ，２＋

ａθ，３
Ｒ２θ
ｖθ，[ ]３

ｚθ，１ ＝ｚθ，２＋
ｋθ，１
ｒθ
（θ－ｚθ，１）

ｚθ，２ ＝ｚθ，３＋
ｋθ，２
ｒ２θ
（θ－ｚθ，１）＋ｂ１ｕ１

ｚθ，３ ＝
ｋθ，３
ｒ３θ
（θ－ｚθ，１）

ｅθ，１ ＝ｚθ，１－ｖθ，１

ｅθ，２ ＝ｚθ，２－ｖθ，２

ｕ１ ＝（ｌθ，１ｅθ，１＋ｌθ，２ｅθ，２＋ｖθ，３－ｚθ，３）／ｂ































 １

（２３）
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ｖｘｇ，１＝ｖｘｇ，２

ｖｘｇ，２＝ｖｘｇ，３

ｖｘｇ，３＝Ｒ
３
ｘｇ ａｘｇ，１（ｖｘｇ，１－ｘｇｃ）＋

ａｘｇ，２
Ｒｘｇ
ｖｘｇ，２＋

ａｘｇ，３
Ｒ２ｘｇ
ｖｘｇ，[ ]３

ｚｘｇ，１＝ｚｘｇ，２＋
ｋｘｇ，１
ｒｘｇ
（ｘｇ－ｚｘｇ，１）

ｚｘｇ，２＝ｚｘｇ，３＋
ｋｘｇ，２
ｒ２ｘｇ
（ｘｇ－ｚｘｇ，１）＋ｂ２ｕ２

ｚｘｇ，３＝
ｋｘｇ，３
ｒ３ｘｇ
（ｘｇ－ｚｘｇ，１）

ｅｘｇ，１＝ｚｘｇ，１－ｖｘｇ，１

ｅｘｇ，２＝ｚｘｇ，２－ｖｘｇ，２

ｕ２＝（ｌｘｇ，１ｅｘｇ，１＋ｌｘｇ，２ｅｘｇ，２＋ｖｘｇ，３－ｚｘｇ，３）／ｂ































２

（２４）

式中：θｃ、ｘｇｃ分别为俯仰和纵向通道的参考输入指
令。进而可得 δＣＮ＝ａｒｃｓｉｎｕ１，δＬＦ＝ａｒｃｓｉｎｕ２。
３．２．２　法向通道控制器

法向通道控制器设计的关键在于如何选择控

制量，实现推力 ＴＣＮ、ＴＬＦ和 ＴＲＮ控制的同时保持三
者的协调。

对于法向通道运动方程：

ｚ̈ｇ ＝－ｈ̈＝ｆ′̈ｚｇ－ＴＣＮｃｏｓδＣＮｙｓｉｎδＣＮ／ｍ－

　　ＴＬＦｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ／ｍ－ＴＲＮ／ｍ （２５）

可将其转化为

ｈ̈＝Ｆｈ̈ ＋（ＴＣＮ ＋ＴＬＦ＋ＴＲＮ）／ｍ （２６）

其中总扰动为

Ｆｈ̈ ＝－ｆ′̈ｚｇ ＋ＴＣＮ（ｃｏｓδＣＮｙｓｉｎδＣＮ －１）／ｍ＋

　　ＴＬＦ（ｃｏｓδＬＦｙｃｏｓδＬＦ－１）／ｍ

根据式（５）的力矩平衡和式（２）、式（４）

{
可得

ＴＬＦ ＝ａＴＣＮ

ＴＲＮ ＝
９．３
９０．７

（１＋ａ）ＴＣＮ
（２７）

式中：

ａ＝
ｘＣＮ ＋

９．３
９０．７ｘＲＮ

－ＣｍＪＩＥ０ｄｅ

ｘＬＦ－
９．３
９０．７ｘＲＮ

＋ＣｍＪＩＥ０ｄｅ

　　将式（２７）代入式（２６），可得
ｈ̈＝Ｆｈ̈ ＋ｂ３ｕ３ （２８）

式中：ｕ３＝ＴＣＮ；ｂ３＝１００（１＋ａ）／（９０．７ｍ）。

对式（２８），同样可设计如式（２４）的法向通道
控制器，只是为区别起见，需将 ｘｇ、ｂ２、ｕ２替换为
ｈ、ｂ３、ｕ３。
３．３　横侧向运动控制器
３．３．１　滚转通道控制器

滚转控制喷管的总推力 ＴＲＮ可通过 ｕ３ 由

式（２７）得到，在此基础上，滚转通道控制器设计
的目的在于，如何将 ＴＲＮ合理分配给 ＴＬＲＮ和 ＴＲＲＮ
以保持滚转姿态稳定。

对于滚转通道运动方程：

̈＝ｆ̈ ＋ｃ３ＴＬＲＮｙＬＲＮ ＋ｃ３ＴＲＲＮｙＲＲＮ （２９）

将 ＴＲＮ＝－ＴＲＲＮ－ＴＬＲＮ和 ｙＬＲＮ＝－ｙＲＲＮ代入可得

̈＝ｆ̈ ＋ｃ３ＴＲＮｙＲＲＮ ＋２ｃ３ＴＲＲＮｙＲＲＮ

从而有

̈＝Ｆ̈ ＋ｂ４ｕ４ （３０）

式中：Ｆ̈＝ｆ̈＋ｃ３ＴＲＮｙＲＲＮ；ｕ４＝ＴＲＲＮ；ｂ４＝２ｃ３ｙＲＲＮ。
这样，即可对式（３０）设计如式（２３）的滚转通

道控制器，为区别起见，需将 θ、ｂ１、ｕ１替换为 、
ｂ４、ｕ４。
３．３．２　偏航和侧向通道控制器

对于偏航和侧向通道运动方程：

ψ̈＝ｆψ̈ ＋ｃ９ＴＣＮｘＣＮｓｉｎδＣＮｙ ＋ｃ９ＴＬＦｘＬＦｓｉｎδＬＦｙ （３１）

ｙ̈ｇ ＝ｆ′̈ｙｇ＋ＴＣＮｓｉｎδＣＮｙ／ｍ＋ＴＬＦｓｉｎδＬＦｙ／ｍ （３２）

由于 δＣＮｙ和 δＬＦｙ的变化范围小，有 ｓｉｎδＣＮｙ≈
δＣＮｙ、ｓｉｎδＬＦｙ≈δＬＦｙ，因而可将式（３１）、式（３２）分别
变换为

ψ̈＝Ｆψ̈ ＋ｃ９ＴＣＮｘＣＮδＣＮｙ ＋ｃ９ＴＬＦｘＬＦδＬＦｙ （３３）

ｙ̈ｇ ＝Ｆ̈ｙｇ＋ＴＣＮδＣＮｙ／ｍ＋ＴＬＦδＬＦｙ／ｍ （３４）

其中总扰动为

Ｆ
ψ̈
＝ｆ

ψ̈
＋ｃ９ＴＣＮｘＣＮ（ｓｉｎδＣＮｙ －δＣＮｙ）＋

　　ｃ９ＴＬＦｘＬＦ（ｓｉｎδＬＦｙ －δＬＦｙ）

Ｆ̈ｙｇ ＝ｆ̈ｙｇ′＋ＴＣＮ（ｓｉｎδＣＮｙ －δＣＮｙ）／ｍ＋

　　ＴＬＦ（ｓｉｎδＬＦｙ －δＬＦｙ）















／ｍ

对于如式（３３）、式（３４）的双输入单输出系
统，可直接取虚拟控制量：

ｕ５ ＝ｃ９ＴＣＮｘＣＮδＣＮｙ ＋ｃ９ＴＬＦｘＬＦδＬＦｙ

ｕ６ ＝ＴＣＮδＣＮｙ／ｍ＋ＴＬＦδＬＦｙ
{ ／ｍ

从而得到

ψ̈＝Ｆψ̈ ＋ｂ５ｕ５ （３５）

ｙ̈ｇ ＝Ｆ̈ｙｇ＋ｂ６ｕ６ （３６）
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式中：ｂ５＝１，ｂ６＝１。
对式（３５）、式（３６），可分别设计如式（２３）、

式（２４）的偏航和侧向通道控制器，其中需将 θ、
ｂ１、ｕ１和 ｘｇ、ｂ２、ｕ２分别替换为 ψ、ｂ５、ｕ５和 ｙｇ、ｂ６、
ｕ６。在此基础上，可得实际控制量：

δＣＮｙ

δＬＦ








ｙ

＝Ｂ－１
ｕ５

ｕ







６

式中：矩阵 Ｂ＝
ｃ９ＴＣＮｘＣＮ ｃ９ＴＬＦｘＬＦ
ＴＣＮ／ｍ ＴＬＦ[ ]／ｍ

是非奇异的。

４　悬停／平移模式控制仿真

４．１　系统仿真参数
根据文献［２０］提供的ＳＴＯＶＬ验证机数据，有

ｍ＝１３６０８ｋｇ，ｃ１＝０，ｃ２＝－０．６８５３，ｃ３＝５．１５７８×

１０－５，ｃ４ ＝０，ｃ５ ＝０．９５０７，ｃ６ ＝０，ｃ７ ＝８．０８７４×

１０－６，ｃ８＝－０．７６１４，ｃ９＝７．３０２７×１０
－６
。当 Ｖ／

ＳＴＯＬ飞机处于稳定悬停的状态时，有 ＣＬＪＩＥ０ ＝
－０．０１６５，ＣｍＪＩＥ０＝０．０８３３，另有 ｄｅ＝２．５２３。
假设 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机在某位置稳定悬停时受到

外界扰动，飞行姿态发生改变，为此设定仿真初始

状态：０＝１０°，θ０＝１５°，ψ０＝５°，ｕｂ０＝ｖｂ０＝ｗｂ０＝
ｐ０＝ｑ０＝ｒ０＝０，ｘｇ０＝５０ｍ，ｙｇ０＝－２０ｍ，ｈ０＝１００ｍ。
控制目标是使飞行姿态恢复到平衡状态，同时进

行平移运动以实现定点悬停，即 ｃ＝θｃ＝ψｃ＝０，
ｘｇｃ＝ｙｇｃ＝０ｍ，ｈｃ＝１００ｍ。

仿真过程中，考虑到 ＪＩＥ会随着喷管偏转角
度、射流速度等因素的改变而改变，根据文献［２２］
的试验数据，设定 ＣＬＪＩＥ在 ０．７ＣＬＪＩＥ０ ～１．１ＣＬＪＩＥ０、
ＣｍＪＩＥ在 ０．４ＣｍＪＩＥ０ ～１．１ＣｍＪＩＥ０范 围 内 变 化 是 合
理的。

另外，考虑突风对飞机的干扰，采用典型的半

波长（１ｃｏｎｓｉｎｅ）离散突风模型描述风场：

Ｖｗ ＝

０　　　　　　　　　 ｘｗ ＜０

Ｖｗｍ
２ １－ｃｏｓ

πｘｗ
ｄ( )
ｍ

０≤ ｘｗ≤ ｄｍ

Ｖｗｍ ｘｗ ＞ ｄ













ｍ

式中：ｄｍ 为突风尺度，Ｖｗｍ为突风强度，分别代表
突风最大时的位置和速度；ｘｗ为进入风场后的飞
行距离。仿真中，设定 ｘｇ、ｙｇ、ｈ方向的 ｄｍ分别为
８０、－３０、１５０ｍ，对 应 的 Ｖｗｍ 分 别 为 －８、
１０、５ｍ／ｓ。
４．２　控制器参数整定

基于控制器带宽的概念，ＬＡＤＲＣ的参数选取

具有很强的规律性，其具体表现如下：

１）选择 ａｊ、ｋｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ＋１）在满足矩阵
Ａ、Ｋ是 Ｈｕｒｗｉｔｚ的前提下，使 ｈ（λＡ）＝（λＡ ＋

ｗＡ）
ｎ＋１
，ｈ（λＫ）＝（λＫ＋ｗＫ）

ｎ＋１
往往比其他选择要

好，其中 ｈ（λＡ），ｈ（λＫ）分别代表矩阵 Ａ，Ｋ的特
征多项式，通常使 ｗＡ＝ｗＫ＝１即可，这是因为还
可通过 Ｒ和 ｒ来任意调节 ＬＴＤ和 ＬＥＳＯ。

２）ｌｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）决定 ＬＡＤＲＣ反馈控制量

的大小，一般可先使 ｈ（λＬ）＝（λＬ＋ｗＬ）
ｎ
且 ｗＬ＝

１，其中 ｈ（λＬ）代表矩阵 Ｌ的特征多项式，然后调
节 Ｒ和 ｒ。

３）对于 Ｒ，由于 ＬＴＤ在 ＬＡＤＲＣ中的相对独
立性，Ｒ的取值变化对系统的性能影响不大，无需
进行精确调节，通常取 Ｒ∈｛１０，２０，３０，４０，５０｝可
满足需要。

４）需要重点调节 ＬＥＳＯ参数 ｒ，对此，可兼顾
控制精度与控制量的要求，在［０．００１，１）之间进
行调节。通常，系统的不确定性越大，ｒ取值越
小；若要减少控制量，可适当增大 ｒ。当调节 ｒ仍
无法获得满意的控制性能（如超调量或稳态误差

较大）时，可对 ｌｉ进行调整。
据此整定控制器参数如下：首先取 ａｉ，１ ＝

－１，ａｉ，２＝－３，ａｉ，３＝－３，ｋｉ，１＝３，ｋｉ，２＝３，ｋｉ，３＝１，
Ｒｉ＝１０，ｉ＝，θ，ψ，ｘｇ，ｙｇ，ｈ；然后通过调试，取
ｌ，１＝－０．０５，ｌθ，１＝－１，ｌψ，１＝－０．０１，ｌｘｇ，１＝－１，
ｌｙｇ，１＝－０．００１，ｌｈ，１ ＝－１，ｌｉ，２ ＝－２以及 ｒ ＝
０．００２，ｒθ＝０．００５，ｒψ ＝０．００２，ｒｘｇ ＝０．００１，ｒｙｇ ＝
０．６，ｒｈ＝０．１。
４．３　仿真结果分析

为验证 ＬＡＤＲＣ对 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机悬停／平移模
式控制的有效性，设定 ３种不同的情况进行仿真
比较：情况１为不考虑 ＪＩＥ系数变化和突风影响，
情况 ２为仅考虑 ＪＩＥ系数变化，情况 ３为既考虑
ＪＩＥ系数变化又考虑突风影响。

仿真时，考虑施加较为严重的干扰：即在 ０～
２０ｓ附加 ＣＬＪＩＥ和 ＣｍＪＩＥ的随机变化，变化规律服从
均匀分布；在１～６ｓ加入水平的纵向和侧向突风
干扰，１０～１５ｓ加入垂直突风干扰。此外，还需具
体考虑 ＴＣＮ的约束范围：根据式（２７）的限定可知，

悬停／平移模式下矢量尾喷管的最大推力ＴＨＴＣＮｍａｘ＝
５３２００Ｎ；同时要求矢量发动机的推力不能为零，
将其最小推力限制在总推力的 ５％，即ＴＨＴＣＮｍｉｎ＝
９３２０Ｎ。取仿真步长 ｄ＝０．００１，仿真结果如图 ２、
图３所示。从图中可以看出：

１）在情况 １下（无参数摄动 ＋无突风），Ｖ／
ＳＴＯＬ飞机的姿态角以及纵向、侧向位置均能平稳

９１８１



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　

响应指令信号，无振荡和超调；但由于升力风扇和

矢量尾喷管的偏转，导致力平衡被打破，飞机法向

净推力小于重力，使飞机出现小幅掉高度的现象，

但在推力的补偿下，飞行高度很快恢复并保持在

设定值；表明 ＬＡＤＲＣ实现协调解耦控制的有效
性。此外，各推力矢量亦能在约束范围内较为平

滑的变化并最终稳定在初始值，其中，δｓｔＣＮｙ＝δ
ｓｔ
ＬＦｙ
＝

０°，δｓｔＣＮ ＝９０°，δ
ｓｔ
ＬＦ ＝０°，Ｔ

ｓｔ
ＣＮ＝４５９４３Ｎ，Ｔ

ｓｔ
ＬＦ ＝

７６８５１Ｎ，ＴｓｔＬＲＮ ＝Ｔ
ｓｔ
ＲＲＮ ＝６２９５Ｎ，上标 ｓｔ代表稳

定状态。

２）在情况２下（有参数摄动 ＋无突风），各飞
行状态依然能够保持原有的响应性能，这是源于

ＬＥＳＯ和 ＬＳＥＦ对参数随机摄动的实时估计和补
偿，表明 ＬＡＤＲＣ对 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机的内部参数变

化具有很好的鲁棒性。但由于设定的 ＣＬＪＩＥ和 ＣｍＪＩＥ
是随 ｄ随机变化的，在补偿作用下不免地造成 δＣＮ
和 δＬＦ也随 ｄ作相应变化而产生高频震颤；而实际
情况下，ＣＬＪＩＥ和 ＣｍＪＩＥ并不会在如此短的时间内作
这样随机的大幅度变化，因而不必担心作动器的

工作负担；其他控制量几乎不受参数变化的影响。

３）在情况３下（有参数摄动 ＋有突风），飞机
遭遇强风干扰时依然能够保持姿态响应不变，水

平轨迹受到的影响也很小，虽然飞行高度受向下

突风的影响而出现小幅下降，但在可接受的范围

内并很快恢复，这都得益于各控制量的即时调整。

表明 ＬＡＤＲＣ具有较强的抗干扰性，对存在参数
摄动和突风干扰的悬停／平移模式具有良好的解
耦控制性能。

图 ２　悬停／平移模式的飞行状态响应

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｉｎｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ
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　第 ９期 高阳，等：基于高阶 ＬＡＤＲＣ的 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机悬停／平移模式鲁棒协调解耦控制

图 ３　悬停／平移模式的推力矢量控制输入

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｉｎｐｕｔｓｉｎｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ
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５　结　论

针对固定翼 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机在低速模式下受多
推力矢量操纵而存在的动力学耦合、控制冗余和

不确定干扰等问题，提出了一种直接式的鲁棒协

调解耦飞行控制方法，有效避免了以往用多种控

制方法糅合的方式来分别解决系统鲁棒性、冗余

性和耦合性所产生的算法复杂、参数不易整定的

控制难题。

１）推导了一类“矢量发动机 ＋升力风扇”型
Ｖ／ＳＴＯＬ飞机在低速悬停／平移模式下，受扰动风
影响的全状态动力学模型，体现了多推力矢量控

制下的运动特性。

２）提出了一种基于高阶 ＬＡＤＲＣ的鲁棒协调
解耦控制策略，并在此框架内通过模型变换以提

取适当控制量，而将其他控制项、动力学耦合项以

及各类不确定干扰项当做总扰动，设计了 Ｖ／
ＳＴＯＬ飞机的六通道解耦控制器。

３）给出了控制器参数整定的一般准则，并在
此基础上通过仿真比较，验证了所提出的飞行控

制策略在实现动力学解耦和多操纵量分配方面的

有效性，以及对参数摄动和外界干扰的鲁棒性。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］索德军，梁春华，张世福，等．Ｓ／ＶＴＯＬ战斗机及其推进系统

的技术研究［Ｊ］．航空发动机，２０１４，４０（４）：７１３．

ＳＵＯＤＪ，ＬＩＡＮＧＣＨ，ＺＨＡＮＧＳＦ，ｅｔａｌ．Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｓｈｏｒｔ／

ｖｅｒｔｉｃａｌｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇｆｉｇｈｔｅｒａｎｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．

Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ，２０１４，４０（４）：７１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２］ＭＡＤＤＯＣＫＩＡ，ＨＩＲＳＣＨＢＥＲＧＭ Ｊ．Ｔｈｅｑｕｅｓｔｆｏｒｓｔａｂｌｅｊｅｔ

ｂｏｒｎｅｖｅｒｔｉｃａｌｌｉｆｔ：ＡＳＴＯＶＬｔｏＦ３５ＳＴＯＶＬ：ＡＩＡＡ２０１１６９９９

［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１１．

［３］ＷＡＮＧＸＹ，ＺＨＵＪＨ，ＺＨＡＮＧＹＪ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｅｄＶ／ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ

ｏｆｔｈｅ３２ｎｄＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１３：１８２５１８３０．

［４］ＴＩＡＮＹ，ＨＥＹ，ＬＩＸＹ，ｅｔａｌ．ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆＶ／

ＳＴＯＬｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１０ｔｈ

ＷｏｒｌｄＣｏｎｇｒｅｓｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：１９６９１９７５．

［５］ＨＡＵＳＥＲＪ，ＳＡＳＴＲＹＳ，ＭＥＹＥＲＧ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎ

ｆｏｒｓｌｉｇｈｔｌｙｎｏｎｍｉｎｉｍｕｍ ｐｈａｓｅｓｙｓｔｅｍｓ：ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏＶ／

ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，１９９２，２８（４）：６６５６７９．

［６］ＬＩＮＦ，ＺＨＡＮＧＷ，ＢＲＡＮＤＴＲＤ．Ｒｏｂｕｓｔｈｏｖｅｒｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆａ

ＰＶＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９９，７（３）：３４３３５１．

［７］ＣＨＷＡＤ．Ｆｕｚｚｙａｄａｐｔｉｖｅｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄｂａｃｋｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ＶＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎｉｎｐｕｔｃｏｕｐｌｉｎｇａｎｄｉｎｐｕｔｄｅｐｅｎｄ

ｅｎｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＦｕｚｚｙＳｙｓｔｅｍｓ，

２０１５，２３（５）：１５０５１５１８．

［８］ＣＡＲＬＯＳＡＩ，ＭＩＧＵＥＬＳＳＣ，ＪＵＬＩＯＭＭ，ｅｔａｌ．Ｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄ

ｂａｃｋｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅＰＶＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎａｎｅｘ

ａｃｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔａｎｄＲｏｂｏｔｉｃＳｙｓ

ｔｅｍｓ，２０１８，９０（３４）：４４３４５４．

［９］ＦＡＮＹ，ＺＨＵＪＨ，ＭＥＮＧＸＹ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｔａｉｌｌｅｓｓＳＴＯＶＬ［Ｃ］∥

Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ８ｔｈＷｏｒｌｄＣｏｎｇｒｅｓｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＣｏｎｔｒｏｌ

ａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０：８５９０．

［１０］ＺＨＡＮＧＹ，ＺＵＯＪ，ＺＨＡＮＧＢ．Ｍｏｄｕｌａｒｉｚｅｄｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｉｎ

ｖｅｒｓｅｄｄｙｎａｍｉｃｓｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｌｉｆｔｆａｎＵＡＶ ｉｎｈｏｖｅｒ

［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：

５７０５７５．

［１１］ＫＵＡＮＧＭＣ，ＺＨＵＪＨ．Ｈｏｖｅｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｉｎｇａｉｒ

ｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１５，５８（７）：

１５．

［１２］ＧＵＯＢＺ，ＺＨＡＯＺＬ．Ｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒａｃｔｉｖｅｄｉｓ

ｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｆｏｒＳＩＳＯｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

２４ｔｈＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：３５０７３５１２．

［１３］ＱＩＸＨ，ＬＩＪ，ＸＩＡＹＱ，ｅｔａｌ．Ｏｎｔｈｅｒｏｂｕｓｔｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆａｃｔｉｖｅ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒＳＩＳＯｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｃｉｒｃｕｉｔｓ，

Ｓｙｓｔｅｍｓ，ａｎｄＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１７，３６（１）：６５８１．

［１４］ＸＵＥＷ，ＨＵＡＮＧＹ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆ２ＤＯＦｔｒａｃｋｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｃｌａｓｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｄｉｓｃｏｎｔｉｎ

ｕｏｕｓｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｏｂｕｓｔＮｏｎｌｉｎｅａｒ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１８，２８（４）：１４５６１４７３．

［１５］ＬＩＺＹ，ＬＩＸＭ，ＺＨＯＵＺＹ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎ

ｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｌｏｉｔｅｒｉｎｇｕｎｉｔｗｉｔｈｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１６ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，Ａｕｔｏ

ｍａｔｉｏｎ ａｎｄ Ｓｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２０１６：

１４０１４４．

［１６］ＬＯＮＧＹ，ＤＵＺＪ，ＣＯＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｈｕｍａｎｇａｉｔｔｒａｃｋｉｎｇｆｏｒｌｏｗｅｒｅｘｔｒｅｍｉｔｙｒｅｈａｂｉｌｉｔａ

ｔｉｏｎｅｘｏｓｋｅｌｅｔｏｎ［Ｊ］．ＩＳＡＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１７，６７：３８９３９７．

［１７］ＧＡＯＺＱ．Ｓｃａｌｉｎｇａｎｄｂａｎｄｗｉｄｔｈｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄｃｏｎ

ｔｒｏｌｌｅｒｔｕｎｉｎｇ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００３：４９８９４９９６．

［１８］ＺＨＥＮＧＱ，ＧＡＯＺＱ，ＧＡＯＬＱ．Ｏｎｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｃｔｉｖｅ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｐｌａｎｔｓ

ｗｉｔｈｕｎｋｎｏｗｎｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ４６ｔｈＩＥＥＥ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＤｅｃｉｓｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２００７：３５０１３５０６．

［１９］高阳，吴文海，高丽．高阶不确定非线性系统的线性自抗扰

控制［Ｊ／ＯＬ］．控制与决策，（２０１８１０１２）［２０１８１１０２］．

ｈｔｔｐ：∥ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ＫＣＭＳ／ｄｅｔａｉｌ／２１．１１２４．ＴＰ．２０１８１０１２．

１７２７．０１０．ｈｔｍｌ．

ＧＡＯＹ，ＷＵＷ Ｈ，ＧＡＯＬ．Ｌｉｎｅａｒａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｈｉｇｈｏｒｄｅｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ／

ＯＬ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，（２０１８１０１２）［２０１８１１０２］．

ｈｔｔｐ：∥ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ＫＣＭＳ／ｄｅｔａｉｌ／２１．１１２４．ＴＰ．２０１８１０１２．

１７２７．０１０．ｈｔｍｌ（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＦＲＡＮＫＬＩＮＪＡ．Ｒｅｖｉｓｅｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓ

ｔｅｍ，ｄｉｓｐｌａｙｓ，ａｎｄｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒａＡＳＴＯＶＬｌｉｆｔｆａｎａｉｒ

ｃｒａｆｔ：ＮＡＳＡＴＭ１１２２０８［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，
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　第 ９期 高阳，等：基于高阶 ＬＡＤＲＣ的 Ｖ／ＳＴＯＬ飞机悬停／平移模式鲁棒协调解耦控制

１９９７．

［２１］ＢＩＲＣＫＥＬＢＡＷＬＧ，ＭＣＮＥＩＬＬＷＥ，ＷＡＲＤＷＥＬＬＤＡ．Ａｅｒｏ

ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｆｏｒａｇｅｎｅｒｉｃＡＳＴＯＶＬｌｉｆｔｆａｎａｉｒｃｒａｆｔ：ＮＡＳＡ

ＴＭ１１０３４７［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９９５．

［２２］ＧＵＯＢＺ，ＺＨＡＯＺＬ．Ｏｎｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｏｒ

ａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｓｉｇｎａｌｓ

［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ８ｔｈＡｓｉａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１１：１４７０１４７５．

　作者简介：

　高阳　男，博士研究生。主要研究方向：推力矢量飞机飞行控

制、非线性控制理论与应用。

吴文海　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行综

合控制、战机攻击导引。

ＨｉｇｈｏｒｄｅｒＬＡＤＲＣｂａｓｅｄｒｏｂｕｓｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ
Ｖ／ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔｉｎｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ
ＧＡＯＹａｎｇ１，ＷＵＷｅｎｈａｉ１，，ＪＩＳｈａｏｋａｎｇ１，ＺＨＥＮＧＹｉ２

（１．ＱｉｎｇｄａｏＢｒａｎｃｈ，ＮａｖａｌＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｑｉｎｇｄａｏ２６６０４１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＲｅｐａｉｒＤｅｐｏｔ，Ｔｒｏｏｐｓ９１５９９ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｙａｎｔａｉ２６５２００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｉｓｓｕｅｏｆｄｙｎａｍｉｃｃｏｕｐｌｉｎｇ，ｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｒｅｄｕｎｄａｎｃｙａｎｄｖｕｌｎｅｒａｂｉｌｉｔｙ
ｔｏｄｉｓｔｕｒｂｅｄｗｉｎｄｆｏｒｖｅｒｔｉｃａｌａｎｄ／ｏｒｓｈｏｒｔｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇ（Ｖ／ＳＴＯＬ）ａｉｒｃｒａｆｔｉｎｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ，
ａｒｏｂｕｓｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｈｉｇｈｏｒｄｅｒｌｉｎｅａｒａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ
ｃｏｎｔｒｏｌ（ＬＡＤＲＣ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌｕｎｄｅｒｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂｅｄｗｉｎｄａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｃｏｎｃｅｐｔｏｆＶ／ＳＴＯＬａｉｒｃｒａｆｔ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，
ｔｈｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｉｓｇｉｖｅｎｉｎｔｈｉｓｍｏｄｅ．Ｔｈｅｎｂｙｔｒａｎｓｆｏｒｍｉｎｇｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌ
ｖａｒｉａｂｌｅｓ，ｓｉｘａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｓａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ，ｗｈｉｃｈｒｅｆｒａｉｎｓｆｒｏｍｔｈｅｒｅｄｕｎ
ｄａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｓｕｓｉｎｇＬＡＤＲＣｔｏｃｏｍｐｅｎｓａｔｅｔｈｅｔｏｔａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｎｒｅａｌｔｉｍｅ．Ｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅＬＡＤＲＣａｐｐｌｉｅｄｔｏｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅ
ｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｉｎｔｅｒｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｇｕｓｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｖｅｒｔｉｃａｌａｎｄ／ｏｒｓｈｏｒｔｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇ（Ｖ／ＳＴＯＬ）ａｉｒｃｒａｆｔ；ｌｉｎｅａｒａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅ
ｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ（ＬＡＤＲＣ）；ｈｏｖｅｒ／ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｍｏｄｅ；ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ；ｇｕｓｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２１１５：１０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２１．０９０３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６０６７４０９０，５１５０５４９１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｋｄｘ＿２０１７＠１２６．ｃｏｍ
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２０１９年 ９月
第４５卷 第９期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报
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基于相位条纹的高精度 ＧＰＳ码相位测量方法
傅圣友１，２，王兆瑞２，，金声震２，艾国祥２

（１．中国科学院大学 天文与空间科学学院，北京 １０００４９；　２．中国科学院 国家天文台，北京 １００１０１）

　　摘　　　要：ＧＰＳ接收机在测量卫星到接收机的传播距离时，通常能得到码相位和载波
相位２个基本测量值。虽然载波相位测量值比码相位测量值精度高，但存在整周模糊度的问
题，在实际应用中比采用码相位的技术付出的代价高很多。因此，基于相位条纹技术，提出了

一种高精度的码相位测量方法。在传统码跟踪环的基础上，通过提取互功率谱相位条纹的频

率，得到高精度的码相位测量值，从而组装出高精度的码伪距。仿真实验结果表明：在信噪比

为 －１５ｄＢ的情况下，码相位测量误差均方差约 ０．３７ｍ，优于传统延迟锁定环在相同条件下约
１．８２ｍ的跟踪精度。得到了比传统码跟踪环更高的码相位测量精度的同时，不需要解算载波
相位的整周模糊度，对提高 ＧＰＳ定位精度具有研究意义和应用价值。

关　键　词：ＧＰＳ；互相关；相位条纹；码相位；码跟踪环
中图分类号：Ｐ２２８．４；Ｖ２４９．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８２４０７

　　ＧＰＳ接收机对导航信号的跟踪主要是通过载
波跟踪环和码跟踪环来完成的。其中，码跟踪环

通常是以延迟锁定环路 （ＤｅｌａｙＬｏｃｋｅｄＬｏｏｐ，
ＤＬＬ）的形式实现的，通过复制出 ３份不同相位的
伪随机码：超前（ｅａｒｌｙ）、即时（ｐｒｏｍｐｔ）和滞后
（ｌａｔｅ）复制码，利用伪码良好的自相关特性，估算
出即时码与接收码之间的相位差异。一方面获得

码相位测量值，另一方面同时输入给伪码数控振

荡器（ＮＣＯ），不断调节伪码发生器复制出的伪码
相位，使复制伪码和接收伪码时刻保持对齐。码

相位测量值可以用于组装出信号发射时间，进而

得到码伪距测量值
［１２］
。在不考虑多路径和大气延

时等接收机外部误差源的情况下，ＧＰＳ的一个 Ｃ／Ａ
码码片长２９３ｍ，码伪距测量精度为 １％码片的码
环输出的码相位测量值包含大约３ｍ的误差［３］

。

为了得到高精度的码伪距测量值，国内外学者

研究采用不同方法提高码跟踪环精度。文献［４］
提出了采用载波多普勒的估计值辅助伪码环的环

路架构；文献［５］提出一种自适应带宽的码跟踪
环设计方案，通过实时调整环路滤波器带宽提升

码跟踪环性能；文献［６］采用补偿迭代思想对码
跟踪环进行了改造，并改进提高了伪距测量方法；

文献［７］提出利用三点二次插值法处理相关谱谱
峰数据在低采样率情况下提高码相位测量精度，

并与两点、三点线性内插法进行了对比；文献［８］
以相关峰值点为分界点对相关峰两侧分别做最小

二乘拟合，以两直线交点的横坐标与零相偏参考

值的差值作为码相位的估值，得到比最小二乘同

步法和三点二次插值法更加稳定和精确的估值结

果；文献［９］提出最小二乘提高码相位测量精度；
文献［１０］在其基础上，给出了一种累加最小二乘
法的实现结构，使最小二乘法的适用范围更广、精

度更高。但以上方法都是以两信号的相关函数及

相关峰为基础，需要两路或者更多路复制码信号

进行相关计算，存在一定局限性。

针对以上问题，本文以互功率谱相位为研究

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909015&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ９期 傅圣友，等：基于相位条纹的高精度 ＧＰＳ码相位测量方法

对象，采用相位条纹法，在延迟锁定环的基础上，

提出一种高精度的码相位测量方法。

１　相位条纹法原理
１９８１年，Ｐｉｅｒｓｏｌ［１１］提出了用相位参数估计延

时的方法，通过测量互功率谱的相位谱回归直线

斜率来估计延时。雷达技术中常用相位条纹法测

量同一信号经反射后到达两相关接收机的时间延

时。两路信号分别记为 ｆ１（ｔ）和 ｆ２（ｔ），其中，
ｆ２（ｔ）＝ｆ１（ｔ－τ），τ为信号到达两接收机的时延。
对两路信号进行互相关计算，设 ［ｆ１（ｔ）］＝

Ｆ１（ω），则 ［ｆ２（ｔ）］＝Ｆ１（ω）ｅ
－ｊωτ， ［·］表示傅

里叶变换。那么，两路信号的互功率谱密度为
［１２］

Ｓ１２（ω）＝ ［Ｒ１２（ｔ）］＝

　　Ｆ１（ω）Ｆ

２（ω）＝ Ｆ１（ω）

２ｅｊωτ （１）

式中：Ｒ１２（ｔ）为 ｆ１（ｔ）和 ｆ２（ｔ）的互相关函数。因
此，互功率谱密度的相位为

＝ωτ＝２πτｆ （２）
由式（２）可知，当时延 τ一定的情况下，两路

信号互功率谱密度的相位 与频率 ｆ存在线性关
系，且斜率只与信号时延 τ有关。考虑到计算出
的互功率谱密度相位 的取值范围为［－π，π］，
所以 ～ｆ直线被切割为周期性的条纹，每条条纹
斜率为２πτ，如图１所示。

图１中条纹间隔 Ｔ０为

Ｔ０ ＝
２π
２πτ

＝１
τ

（３）

条纹频率 ｆ０（即每１Ｈｚ频带内条纹数）为

ｆ０ ＝
１
Ｔ０
＝τ （４）

图 １　延迟 １ｓ的两路相同信号互功率谱相位条纹

Ｆｉｇ．１　Ｃｒｏｓｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅｓｏｆ

ｔｗｏｓａｍｅｓｉｇｎａｌｓｗｉｔｈａｄｅｌａｙｏｆ１ｓ

因此，通过统计相位条纹的出现频率，即可测量出

信号的时延。

２　相位条纹法测量码相位

在 ＧＰＳ接收机中，接收的卫星信号与本地
ＮＣＯ生成的伪码信号也可视为存在待测时延的
两路相关信号，且伪码信号有足够宽的频带，有利

于在频域中生成足够多的条纹，便于测量条纹出

现的频率，测量出的条纹频率即是码相位测量值，

可以用于组装码伪距。卫星信号经射频前端下变

频之后，进入跟踪环路。当跟踪环路进入稳定跟

踪状态后，采用 Ｉ支路混频器输出的信号（已经消
除载波相位误差和多普勒频移），与伪码 ＮＣＯ生
成的即时支路伪随机码计算互功率谱密度，通过

统计出现的相位条纹频率，即可获得码相位测量

值。码跟踪环结构及相位条纹法结构（虚线

部分）如图２所示。图中：ＳＩＦ（ｎ）为经过接收机射

图 ２　典型接收机码跟踪环路及相位条纹法结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｙｐｉｃａｌｒｅｃｅｉｖｅｒｃｏｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐａｎｄｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅｍｅｔｈｏｄ

５２８１
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频前端处理采样后的中频数字信号；ｉ和 ｑ分别表
示混频后的两支路信号；Ｅ、Ｐ和 Ｌ分别为超前、即
时和滞后复制码；δｃｐ为码环鉴别器输出的码相位
测量结果。

２．１　互功率谱相位的计算
设经混频后的中频信号为 ｆ１（ｔ），本地生成的

伪码信号为 ｆ２（ｔ）。分别进行傅里叶变换，得到
Ｆ１（ω）＝ ［ｆ１（ｔ）］，Ｆ２（ω）＝ ［ｆ２（ｔ）］。则两路
信号的互功率谱密度为

Ｓ１２（ω）＝ ［Ｒ１２（ｔ）］＝Ｆ１（ω）Ｆ

２（ω） （５）

其相位为复数 Ｓ１２（ω）的辐角主值：
（ω）＝ａｒｇ［Ｓ１２（ω）］ （６）
２．２　傅里叶变换时延提取和时延补偿法

计算出互功率谱的相位后，获取码相位测量

值的关键就是提取相位条纹的频率。经实验验

证，由于导航信号信噪比较低，直接采用直线拟合

效果较差，傅里叶变换法提取条纹是更优的方式。

该方法是对相位条纹 （ｆ）再次进行傅里叶变换，
当条纹频率为 ｆ０时，条纹间隔 Ｔ０＝１／ｆ０，单个条纹
１（ｆ）可以表示为

１（ｆ）＝ｆｕｆ＋
１
２ｆ( )
０

－ｕｆ－１
２ｆ( )[ ]
０

（７）

对式（７）进行傅里叶变换，得到单个条纹的
幅度谱为

Φ１（ψ） ＝ ［１（ｆ）］ ＝２
ｓｉｎψ
２ｆ０
ψ２

－
ｃｏｓψ
２ｆ０









ψ
（８）

式中：ψ为相位条纹函数 １（ｆ）的角频率。
当条纹以 Ｔ０为周期重复出现时，周期性的多

条相位条纹的傅里叶变换幅度谱为

Φ（ψ） ＝ ［（ｆ）］ ＝２∑
＋∞

ｎ＝１

δ（ψ－２πｎｆ０）
ｎ

（９）

式中：δ为冲激函数。
由式（９）可知，两信号的互功率谱相位条纹

（ｆ）经 过 再 次 傅 里 叶 变 换 后 得 到 幅 度 谱
Φ（ψ），当 ｎ＝１时，Φ（ψ）的函数值为最大

值，此时 ψ＝２πｆ０，即在 Φ～
ψ
２π
图中幅度最大值

所对应的频率即为式（４）中的条纹频率 ｆ０。
考虑到接收机进入到稳定跟踪状态后，本地

码 ＮＣＯ生成的伪随机码已经经过了延迟锁定环
的调整，与接收信号之间的时延远小于一个码片

长度。由式（４）得，条纹频率 ｆ０与时延 τ成正比，
时延 τ越大，条纹数量越多。更多的条纹数使得

傅里叶变换法提取条纹的结果更接近式（９）计算
的理论值。因此，为了提高频带内条纹数量，便于

傅里叶变换法提取更精确的条纹频率，应提前采

用时延补偿法，将本地信号额外延迟一个固定时

间 τ０，使待测时延变为（τ＋τ０），其中 τ０≥τ。用
傅里叶变换法测出补偿后的两信号时延，再减去

补偿时延 τ０，即可获得原始时延即码相位测
量值。

２．３　时域折叠法提高信噪比
接收信号中包含的噪声也会对条纹频率的提

取造成一定程度的影响。当 ＧＰＳ卫星处于天顶
方向（仰角９０°）时，信号经过射频前端处理，进入
跟踪环路后，噪声带宽为 Ｃ／Ａ码信号的带宽
２．０４６ＭＨｚ，此时信噪比（ＳＮＲ）约为 －１６．５ｄＢ［２］。
而当卫星处于低仰角（约 ５°）时，中频信号信噪
比约为 －２４．５ｄＢ。较低的信噪比使得相位条纹
淹没在噪声之中，给提取条纹频率带来很大的

困难。

时域折叠原理如图３所示。

图 ３　时域折叠法示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｆｏｌｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

两段信号数据均被分为均匀的 ｎ段数据段，
分别表示为 ｆ１１（ｔ），ｆ１２（ｔ），…，ｆ１ｎ（ｔ）和 ｆ２１（ｔ），
ｆ２２（ｔ），…，ｆ２ｎ（ｔ）。经过分段后，将每段数据叠加
求和，得到时域折叠后的信号数据 ｆ′１（ｔ）和
ｆ′２（ｔ）为

ｆ′１（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｆ１ｉ（ｔ）

ｆ′２（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｆ２ｉ（ｔ

{
）

（１０）

ＧＰＳ信号中，导航电文的数据码码长为
２０ｍｓ，伪码周期仅为１ｍｓ。也就是在２０ｍｓ内，可
以忽略导航电文对伪码相位的影响。在此条件

下，对接收信号进行每段 １ｍｓ时长的时域折叠，
可以有效减小噪声功率，提高信噪比。当折叠段

数为 １０段时，信噪比将提高约 １０ｄＢ。经时域折
叠提高信噪比之后的两路信号 ｆ′１（ｔ）和 ｆ′２（ｔ）再
计算互功率谱相位，即可得到较为清晰的相位

条纹。

６２８１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ９期 傅圣友，等：基于相位条纹的高精度 ＧＰＳ码相位测量方法

２．４　相位条纹法实现步骤
相位条纹法测量码相位的完整步骤如图 ４所

示，该方法需要接收机射频前端下变频的中频卫星

信号，以及跟踪环路进入稳定跟踪状态后的本地复

制载波和本地复制码。首先，将中频信号和本地复

制载波经过混频器，滤除载波和多普勒频移，得到

接收输入信号 ｆ１（ｔ）。本地复制码作为本地输入信
号 ｆ２（ｔ），经过时延补偿，得到 ｆ２（ｔ－τ０），与接收信
号 ｆ１（ｔ）之间间隔一个较大的时延。其次，分别对

接收信号和本地码信号进行式（１０）所示的相同时
长的信号时域折叠，得到高信噪比的信号ｆ′１（ｔ）和
ｆ′２（ｔ－τ０），并保持两路信号的相关性。然后，通过
式（５）和式（６），计算两信号的互功率谱相位，生成
相位条纹。对相位条纹再次进行式（９）所示的傅
里叶变换，可以得到二次变换幅度谱 Φ（ψ）最大
值对应的条纹频率，即两信号的间隔时延为（τ＋
τ０）。最后，从测量时延中减去补偿的时延量，即可
获得比延迟锁定环更高精度的码相位测量值 τ。

图 ４　相位条纹法流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅｍｅｔｈｏｄ

３　仿真实验

采用 ＭＡＴＬＡＢ软件编程对第 ２节方法进行
仿真实验，仿真参数如表１所示。表中，码速率的
单位 ｃｐｓ表示码片每秒。通过软件编程，模拟生
成卫星信号下变频之后的中频信号、本地载波信

号和码信号。经 ２．４节的步骤后，仿真结果如
图５～图８所示。

图５为模拟经过射频前端处理之后进入跟踪
环路的中频信号，有效信号已经完全淹没在噪声

中；图６为中频信号经过与本地载波信号混频，并
进行时域折叠后的信号，可以发现噪声幅度明显

减小，有效地提高了信号信噪比。

图７为图６中的信号与本地码信号的互功率
谱相位，低频段有明显的倾斜条纹，高频段的条纹

被淹没在噪声中。其中部分集中在 ０相 位
的数据点是互功率谱幅值较小的数据，为了防止

表 １　仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

信号长度／ｍｓ １０

中频载波频率／ＭＨｚ ４［１３］

伪码长度／ｂｉｔ １０２３

码速率／Ｍｃｐｓ １．０２３

采样频率／ＭＨｚ １００

设定待测时延／ｎｓ １０

补偿时延／ｎｓ １０００

时域折叠段数 １０

由于 ＭＡＴＬＡＢ软件的舍入误差造成极大的相位
偏差而被设为０相位。图８为采用傅里叶变换法
提取条纹频率时，对图 ７的数据进行再次傅里叶
变换后的功率谱幅度，最大值对应频率即为测得

时延。将此结果减去补偿时间，即可得到码相位

图 ５　输入的中频信号

Ｆｉｇ．５　ＩｎｐｕｔＩＦｓｉｇｎａｌ

图 ６　时域折叠后的信号

Ｆｉｇ．６　Ｆｏｌｄｅｄｓｉｇｎａｌｉｎｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ
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图 ７　接收信号与本地码信号的互功率谱相位条纹

Ｆｉｇ．７　Ｃｒｏｓｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅｓ

ｂｅｔｗｅｅｎｒｅｃｅｉｖｅｄｓｉｇｎａｌａｎｄｌｏｃａｌｃｏｄｅｓｉｇｎａｌ

图 ８　条纹频率

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｉｐｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

测量值。

采用以上程序，对于不同的信噪比情况，分别

进行 １０００次蒙特卡罗仿真模拟，并与相同情况
下延迟锁定环的测量误差进行对比。延迟锁定环

常用的３种码鉴相器算法中，相比于非相干前减
后幅值法和非相干前减后功率法，相干点积功率

法的运算量较小，且得到的码相位测量值最为准

确
［１４］
。此处选取采用相干点积功率法鉴相器的

延迟锁定环进行对比，其码相位测量误差均方差

（ＲＭＳＥ）计算式为［２，１５］

σΔτ ＝ｃＴｃ
ｄ

４ＴＢｎ·槡 ＳＮＲ
（１１）

式中：ｃ为光速；Ｔｃ为伪码码宽，此处取值 Ｃ／Ａ码

码宽，即
１
１０２３

×１０－３ｓ；ｄ为码环前后相关器间距，

按照目前大部分接收机制造商采用的相关器间

距，此处取值为 ０．１码片［３］
；Ｔ为信号长度，即

０．０１ｓ；Ｂｎ为噪声带宽，此处取值为 Ｃ／Ａ码信号
频谱主峰带宽２．０４６ＭＨｚ；ＳＮＲ为信号信噪比，与
相位条纹法的仿真实验取值一致。对比结果如

图９和表２所示。

图 ９　码相位测量误差均方差对比

Ｆｉｇ．９　ＲＭＳＥｏｆｃｏｄｅｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

表 ２　码相位测量误差均方差结果

Ｔａｂｌｅ２　ＲＭＳＥｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｄｅｐｈａｓｅ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒ

信噪比／ｄＢ
码相位测量误差均方差／ｍ

相位条纹法 相干点积功率法

－１５ ０．３７１１ １．８２１７

－１７ ０．４４８７ ２．２９３３

－１９ ０．５４９７ ２．８８７１

－２１ ０．７５０４ ３．６３４７

－２３ １．１２９２ ４．５７５８

－２５ １．８６３２ ５．７６０６

４　结　论

１）根据本文的仿真实验结果，当卫星处于天
顶方向，接收信号信噪比为 －１５ｄＢ时，码相位测
量误差均方差可以达到约 ０．３７ｍ，约为一个码片
宽度（２９３ｍ）的 ０．１３％，比延迟锁定环测量误差
均方差１．８２ｍ提高了约８０％。

２）随着信噪比的下降，测量误差会逐渐增
大。而当卫星处于低仰角（约 ５°）时，信噪比下降
至约 －２５ｄＢ，测量误差均方差增大到 １．８６ｍ，为
码片宽度的０．６３％，但仍比延迟锁定环测量误差
均方差５．７６ｍ提高约６８％。

３）与传统跟踪环路相比，本文方法少量增加
了接收机处理器的计算量和计算时间，显著提高

了码伪距的测量精度，且不存在整周模糊度的问

题。在接收机的实际应用中，可以用较低的成本

提供高精度的码伪距测量值，具有十分广泛的应

用价值。同时也能为高精度测距和定位提供一定

的参考作用。

为使本文方法能更加准确、高效地实现码相

位测量，仍需要优化部分参数和细节计算。
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ｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｓａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩＥＥＥ，

１９９９，８７（１）：４８６４．

［１４］王松瑞．北斗二代接收机捕获跟踪算法研究与实现［Ｄ］．西

安：西安电子科技大学，２０１７：３７３８．

ＷＡＮＧＳＲ．ＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＢＤＩＩｒｅｃｅｉｖｅｒ

ａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：ＸｉｄｉａｎＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙ，２０１７：３７３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＶＡＮＤＩＥＲＥＮＤＯＮＣＫＡＪ，ＦＥＮＴＯＮＰ，ＦＯＲＤＴ．Ｔｈｅｏｒｙａｎｄ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｎａｒｒｏｗｃｏｒｒｅｌａｔｏｒｓｐａｃｉｎｇｉｎａＧＰＳｒｅｃｅｉｖｅｒ［Ｊ］．

Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，１９９２，３９（３）：２６５２８３．

　作者简介：

　傅圣友　男，博士研究生。主要研究方向：卫星导航。

王兆瑞　男，博士，副研究员。主要研究方向：卫星导航、非线

性信号处理。

金声震　男，博士，教授。主要研究方向：雷达信号处理。

艾国祥　男，院士，教授，博士生导师。主要研究方向：天体物

理、卫星导航。
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ＨｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎＧＰＳｃｏｄｅｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ
ｂａｓｅｄｏｎｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅ

ＦＵＳｈｅｎｇｙｏｕ１，２，ＷＡＮＧＺｈａｏｒｕｉ２，，ＪＩＮＳｈｅｎｇｚｈｅｎ２，ＡＩＧｕｏｘｉａｎｇ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎｏｍｙａｎｄＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ，ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ；

２．ＮａｔｉｏｎａｌＡｓｔｒｏｎｏｍｉｃａｌＯｂｓｅｒｖａｔｏｒｉｅｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１０１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＷｈｅｎＧＰＳｒｅｃｅｉｖｅｒｍｅａｓｕｒｅｓｔｈｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｄｉｓｔａｎｃｅｆｒｏｍｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｔｏｔｈｅｒｅｃｅｉｖｅｒ，ｉｔｃａｎ
ｕｓｕａｌｌｙｏｂｔａｉｎｔｗｏｂａｓｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｖａｌｕｅｓ，ｃｏｄｅｐｈａｓｅａｎｄｃａｒｒｉｅｒｐｈａｓｅ．Ａｌｔｈｏｕｇｈｔｈｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｃａｒｒｉｅｒ
ｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｓｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｃｏｄｅｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ｔｈｅｒｅｅｘｉｓｔｓｔｈｅｉｎｔｅｇｅｒａｍｂｉｇｕｉｔｙｐｒｏｂｌｅｍ，
ｗｈｏｓｅｃｏｓｔｉｓｍｕｃｈｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｕｓｉｎｇｃｏｄｅｐｈａｓｅｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｎｐｒａｃｔｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｂａｓｅｄ
ｏｎｔｈｅｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅｔｅｃｈｎｉｑｕｅ，ａｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｏｄｅｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓ
ｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐ，ｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｏｄｅｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｖａｌｕｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｅｘｔｒａｃ
ｔｉｎｇｔｈｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔｈｅｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅｓｏｆｔｈｅｃｒｏｓｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍ，ｓｏａｓｔｏａｓｓｅｍｂｌｅａｈｉｇｈｐｒｅｃｉ
ｓｉｏｎｃｏｄｅｐｓｅｕｄｏｒａｎｇｅ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｃｏｄｅｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｓａｂｏｕｔ０．３７ｍ
ｗｈｅｎｔｈｅＳＮＲｉｓ－１５ｄＢ，ｗｈｉｃｈｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈｅｔｒａｃｋｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｏｆ１．８２ｍｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ
ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｄｅｌａｙｌｏｃｋｌｏｏｐ．Ａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅｏｆｏｂｔａｉｎｉｎｇｔｈｅｈｉｇｈｅｒｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｏｄｅｐｈａｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ，ｔｈｅ
ｉｎｔｅｇｅｒａｍｂｉｇｕｉｔｙｏｆｔｈｅｃａｒｒｉｅｒｐｈａｓｅｄｏｅｓｎｏｔｎｅｅｄｔｏｂｅｓｏｌｖｅｄ，ｗｈｉｃｈｈａｓｒｅｓｅａｒｃｈｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅａｎｄａｐｐｌｉｃａ
ｔｉｏｎｖａｌｕｅｆｏｒｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅＧＰＳｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＧＰＳ；ｃｒｏｓｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ；ｐｈａｓｅｓｔｒｉｐｅ；ｃｏｄｅｐｈａｓｅ；ｃｏｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０３１５０９：２７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３１３．１７０３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＢ０５０１９００）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１６０３０４１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｏｒｕｉ＿ｗ＠ｎａｏ．ｃａｓ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１８１２２９；录用日期：２０１９０２０２；网络出版时间：２０１９０２２１１５：２２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２１．０９３４．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１７０３３４１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉｅｒｏｎｇ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：王剑，王新民，谢蓉，等．基于ＤＷＮＮ的机电作动器渐变性故障诊断［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：１８３１
１８３７．ＷＡＮＧＪ，ＷＡＮＧＸＭ，ＸＩＥＲ，ｅｔａｌ．ＧｒａｄｕａｌｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒｂａｓｅｄｏｎＤＷＮＮ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１８３１１８３７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７６９

基于 ＤＷＮＮ的机电作动器渐变性故障诊断
王剑，王新民，谢蓉，曹宇燕，李婷

（西北工业大学 自动化学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：飞机飞行控制系统机电作动器（ＥＭＡ）的渐变性故障很难准确预判，若不能
及早发现而任其发展就会影响到飞机的飞行安全性。针对 ＥＭＡ的渐变性故障，提出一种基于
动态小波神经网络（ＤＷＮＮ）的故障诊断方法。首先，利用 ＥＭＡ在电机电枢绕组匝间短路、传
动装置丝杆和滚珠磨损等多种渐变性故障状态下的运行数据来训练 ＤＷＮＮ故障诊断模型；然
后，利用训练好的 ＤＷＮＮ模型对 ＥＭＡ渐变性故障进行诊断。创新之处在于 ＤＷＮＮ模型利用
小波分解算法去除了传感器测量信号中高频分量的影响，利用反馈神经网络的记忆能力融合

了过去输入的信息和过去预测的信息，提高了对 ＥＭＡ渐变性故障诊断的准确性。通过对某型
ＥＭＡ进行故障诊断实验，仿真结果表明所提出的 ＤＷＮＮ方法可以实现对 ＥＭＡ部件渐变性故
障的准确诊断。

关　键　词：机电作动器（ＥＭＡ）；渐变性；故障；诊断；动态小波神经网络（ＤＷＮＮ）
中图分类号：Ｖ２４２．５；ＴＰ２７７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８３１０７

　　 机 电 作 动 器 （ＥｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌＡｃｔｕａｔｏｒ，
ＥＭＡ）是飞机飞行控制系统中的重要部件。ＥＭＡ
出现故障，不仅会影响飞行控制系统的工作，而且

还有可能导致飞机存在失控的风险
［１］
。不同于

对突发性故障的事后诊断，渐变性故障诊断要在

系统部件失效发生的前期，准确预测出部件故障

的演变趋势，及时地向飞机操作人员和维护人员

提供预警和维护信号。渐变性故障的诊断难点在

于，轴承磨损等渐变性故障的故障信号在退化初

期变化非常缓慢，直到接近失效时才剧烈变化，因

而在故障初期获得的训练数据变化也很缓慢，很

难准确估计出渐变性故障经过多么长时间的演化

将失效
［２］
。ＥＭＡ渐变性故障的准确诊断是一项

极具挑战性的任务
［１，３］
。

目前机电系统的故障诊断方法一般分为两大

类：基于模型的故障诊断方法和基于数据的故障

诊断方法。基于模型的故障诊断方法依赖于获得

较为精确的系统动态模型
［４］
。ＥＭＡ的物理模型

可以用一阶微分方程逼近，若利用 ＥＭＡ的物理模
型确定各种故障模式对应的故障特征向量，结合

基于数据的故障诊断方法将会获得更为准确的诊

断 结 果
［５］
。 递 推 最 小 二 乘 （ＲｅｃｕｒｓｉｖｅＬｅａｓｔ

Ｓｑｕａｒｅ，ＲＬＳ）方法常被用来辨识模型中的故障特
征参数，比如利用自回归滑动平均模型（ＡｕｔｏＲｅ
ｇｒｅｓｓｉｖｅＭｏｖｉｎｇＡｖｅｒａｇｅｍｏｄｅｌ，ＡＲＭＡ）可以通过
ＲＬＳ方法来辨识 ＥＭＡ中的故障特征参数的实时
取值

［６］
。ＲＬＳ方法的不足之处在于，渐变性故障

的初始阶段故障参数变化不明显，预测精度较

差
［７］
。基于数据的故障诊断方法，无需精确的数

学模型，但需要一个完备的数据库来训练和验证

诊断算法。相对而言，基于数据的故障诊断方法

具有自学习、自组织和自推理能力，使用起来更加

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909016&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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灵活
［８］
。比如，基于特定的故障模式和属性，小

波神经网络（ＷａｖｅｌｅｔＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＷＮＮ）、多项
式神经网络、概率神经网络、径向基神经网络、神

经模糊结构等多种类型的模糊逻辑和神经网络工

具已经被广泛应用于各种机电系统的故障诊

断
［９１２］
。使用神经网络方法可以利用神经网络融

合故障信号测量数据，建立故障特征与故障类别

之间的相互关系，对渐变性故障进行预测
［７］
。但

是，单纯使用神经网络方法难以满足 ＥＭＡ渐变性
故障的预诊断的精度需求。

为此，本文提出一种基于动态小波神经网络

（ＤｙｎａｍｉｃＷａｖｅｌｅｔＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＤＷＮＮ）的
ＥＭＡ渐变性故障诊断方法。利用小波多级分解
算法来对传感器接收信号的频率分量进行取舍，

利用动态神经网络的反馈机制来预测故障特征参

数的演变趋势。与 ＡＲＭＡ方法相比，ＤＷＮＮ方法
利用小波分解算法去除了传感器测量信号中高频

分量的影响，便于准确估计故障特征参数变化趋

势，对 ＥＭＡ渐变性故障进行预诊断。

１　问题描述

１．１　ＥＭＡ故障诊断特征向量
ＥＭＡ是一种机电伺服系统，通过控制电机转

速来带动减速传动机构，输出力矩驱动舵面负载。

ＥＭＡ的物理模型可以简化为一阶微分方程［１３］
：

Ｌａ
ｄｉａ
ｄｔ
＝－Ｒａｉａ－Ｋｅωｍ ＋ｖａ

Ｊｍ
ｄωｍ
ｄｔ
＝Ｋｔｉａ－Ｂｍωｍ －ＴＬ

ｄθｍ
ｄｔ
＝ω













ｍ

（１）

式中：Ｊｍ 为 ＥＭＡ机电伺服系统的惯性；Ｂｍ 为
ＥＭＡ机电伺服系统的阻尼；Ｌａ为电机的电枢电
感；Ｒａ为电机的电枢电阻；ｖａ和 ｉａ分别为电机的
电枢电压和电枢电流；ωｍ 和 θｍ分别为转速和电
枢角度；Ｋｅ为电磁系数；Ｋｔ为转矩系数；ＴＬ为转
子的负载转矩。

下面分析 ＥＭＡ中部件存在的典型渐变性故
障。首先，电枢绕组匝间短路故障是电机常见性

缺陷，轻微的匝间短路，ＥＭＡ仍可继续运行；当匝
间短路严重时，电枢电流显著增大，绕组温度升

高，使电机振动加剧，甚至被迫停机。在 ＥＭＡ模
型式（１）中，电枢绕组匝间短路表现为电机的电
枢电感 Ｌａ和电枢电阻 Ｒａ发生变化。其次，ＥＭＡ
工作时其中机电传动装置的磨损是不可避免的，

传动装置丝杆和滚珠磨损须经过长时间的演化，

最终演变为故障或失效，当滚珠丝杆副磨损严重

时，在ＥＭＡ模型式（１）中机电伺服系统的阻尼Ｂｍ
会发生变化。另外，ＥＭＡ中控制面损失，将会导
致 ＥＭＡ机电伺服系统的惯性 Ｊｍ 发生变化。综
上，ＥＭＡ潜在故障可以通过实际的物理参数来反
映

［１３］
，即其故障特征向量可以选取为

（ｔ）＝［Ｊｍ Ｂｍ Ｌａ Ｒａ］Ｔ

若能测得故障特征向量中各个参数的变化过

程，将有助于判断 ＥＭＡ发生的电枢绕组匝间短路
和传动机构过度磨损等典型部件的渐变性故障。

但是这些故障参数不能由传感器直接测量。已有

的研究表明使用 ＲＬＳ方法可以辨识出 ＥＭＡ的一
阶差分方程，进而求出这些参数，使用 ＲＬＳ方法
存在的困难是由于在渐变性故障的初始阶段故障

参数变化不明显，预测精度较差，且不能同时辨识

上述参数
［１４１５］

。为了更准确地诊断 ＥＭＡ中发生
的渐变性故障，并且能够处理同时发生的多个渐

变性故障，本文使用 ＤＷＮＮ模型具有的并行处理
和自学习能力来辨识这些参数，对 ＥＭＡ的渐变性
故障进行诊断。

１．２　ＤＷＮＮ模型
小波函数具有多分辨率特征，可以处理 ＥＭＡ

故障中所需要的不同带宽数据，也可以处理某一

传感器采集到信号中的多个频率分量。利用

ＷＮＮ模型可以将故障特征指示到相应的故障模
式

［１６］
。典型的 ＷＮＮ神经元函数 ｆ：Ｒｎ→Ｒ可以

描述为

ｆ（ｘ）＝∑
∞

ｊ＝－∞
∑
∞

ｋ＝－∞

ｃｊ，ｋψｊ，ｋ（ｘ） （２）

式中：系数 ｃｊ，ｋ为函数 ｆ在小波函数 ψｊ，ｋ（ｘ）的投
影，ｊ和 ｋ分别为伸缩因子和平移因子。ψｊ，ｋ（ｘ）具
有时间和频率变换内核，可描述为

ψｊ，ｋ（ｘ）＝ ２槡
ｊψ（２ｊｘ－ｋ） （３）

式中：小波函数 ψｊ，ｋ（ｘ）由其母函数 ψ（ｘ）伸缩和
平移得到。小波的多分辨率特性主要体现在 ｊ和
ｋ的取值。

利用小波的多分辨率特性，可以对采集到的

信号在时域和频域权衡取舍。ＷＮＮ是一种静态
模型，只能反映输入与输出之间建立的一种静态

关系
［１７］
。为了对 ＥＭＡ系统故障的时间演变进行

建模，需要在 ＷＮＮ的基础上引入反馈，形成
ＤＷＮＮ模型。

一般反馈环节的记忆能力可以描述为

ｙｋ＋１ ＝αｙｋ＋ｕｋ （４）
式中：ｕｋ为 ｋ时刻的控制输入；ｙｋ＋１为 ｋ＋１时刻
的输出值；α为自反馈系数，０≤α≤１。对式（４）
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进行迭代计算可得

ｙｋ＋１ ＝ｕｋ＋αｕｋ－１＋α
２ｕｋ－２＋… （５）

可见，反馈单元的输出是其输入过去值的滑

动平均和，因反馈的存在，提供了对输入信号的一

个无限的记忆。对 ＥＭＡ中的故障特征参数而言，
随采样点之间距离的加大，它们之间的互相影响

应该越来越小，因此，对输入信号进行了截断处

理，只保留了 Ｎ个。另外，为了弥补由于截断输
入信号所造成的相关信息损失，利用反馈网络的

自身的记忆能力对输出信号时间序列进行了相空

间重构，得到重构维数为 Ｍ的预测信息。
将以上的反馈环节引入 ＷＮＮ，形成 ＤＷＮＮ，

其基本结构如图１所示。
图１所示的 ＤＷＮＮ结构可以用公式描述为

ｙｋ ＝ｆＮＮ（ｙｋ－１，ｙｋ－２，…，ｙｋ－Ｍ，ｕｋ，ｕｋ－１，…，ｕｋ－Ｎ）

（６）
式中：ｆＮＮ为神经网络函数；Ｎ为控制输入 ｕｋ保留
的过去输入值的数目；Ｍ为输出 ｙｋ保留的过去输
出值的数目。例如，本文 ｕｋ为电机在 ｋ时刻的测
量电流，ｙｋ为电机在 ｋ时刻的转速或故障特征参
数。式（６）可以抽象理解为差分方程，这与 ＥＭＡ
的数学模型非常契合。

ＤＷＮＮ模型遵循递归方式，能够将历史的和
现在的数据映射到未来的数据，非常适合复杂系

统故障的分类和预测
［１８］
。ＥＭＡ是一个由电机、

减速装置、电控单元等部件组合而成的复杂系统，

其故障模式包括机械振动、卡死、阻塞等事件，也

包括电气和电子故障事件，比如短路、传感器漂

移、器件失效等。本文设计的 ＤＷＮＮ模型能够从
传感器数据中获得重要的故障特征，从而判断故

障的位置、程度和演变趋势。

图 １　ＤＷＮＮ基本结构

Ｆｉｇ．１　ＢａｓｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＤＷＮＮ

１．３　ＥＭＡ故障诊断问题
神经网络训练本质上是状态方程和测量方程

的状态估计问题。在 ＤＷＮＮ网络训练时，将权重
ｗ作为状态变量，并将输入和传感器的测量值
｛ｕｉ，ｚｉ｝

ＮＳ
ｉ＝１作为样本进行训练，其中 ＮＳ为训练样

本总数。其状态方程和测量方程描述为

ｗｋ＋１ ＝ｗｋ＋εｋ

ｚｋ＋１ ＝ｈ（ｚｋ，ｕｋ，ｗｋ）＋ｖ
{

ｋ

（７）

式中：ｈ（·）为神经网络输入输出关系函数；ε为
零均值的过程噪声向量，其协方差矩阵为 ｃｏｖ（ε）＝
Ｅ（εεＴ）＝Ｑ；ｖ为零均值的测量噪声向量，其协方
差矩阵为 ｃｏｖ（ｖ）＝Ｅ（ｖｖＴ）＝Ｒ。

设计 ＤＷＮＮ模型需要确定神经网络的结构
和参数，具体包括输入、输出的数目，以及小波节

点数目和拓扑。根据式（２），神经元函数中包含
无穷多个小波，工程上必须要对小波函数的数据

进行截断。本文采用了 ｋ均值聚类来确定神经网
络的节点数，每个聚类代表着一个节点。另外，记

忆数据（即式（６）中 Ｍ和 Ｎ的取值）的选取会影
响到故障的预测结果。若 Ｍ和 Ｎ的取值过大，可
能会产生过拟合的预测结果；若 Ｍ和 Ｎ的取值偏
小，会影响预测结果的准确性。本文根据 ＥＭＡ的
物理方程来确定 Ｍ和 Ｎ的取值。

２　故障诊断算法

２．１　算法描述

给定训练样本｛ｕｉ，ｚｉ｝
ＮＳ
ｉ＝１，来训练 ＤＷＮＮ的

权重参数，是本文故障诊断算法的主要目的。

本文使用了解耦无迹卡尔曼滤波器（Ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ
ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＤＵＫＦ）来完成这一工
作。采用 ＤＵＫＦ的训练框架如图 ２所示。

图 ２　ＤＵＫＦ训练框架

Ｆｉｇ．２　ＴｒａｉｎｉｎｇｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆＤＵＫＦ

３３８１
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图２描述了 ＤＷＮＮ的监督学习过程。当
ＤＷＮＮ的输出向量 ｙｋ与传感器实际测得的值 ｚｋ
之间存在差异，就可以通过 ＤＵＫＦ获得权重 ｗｋ的
变化，进而预测 ＥＭＡ渐变性故障发生的可能性。
２．２　ＤＵＫＦ算法

在所设计 ＤＷＮＮ中，采用了 ＤＵＫＦ来跟踪模
型中不同频率分量的信号状态。与 ＵＫＦ算法相
比，ＤＵＫＦ算法忽略了神经网络取值之间的耦合，
将多个０值引入到协方差矩阵 Ｐｋ ｋ中，降低了滤

波器算法的计算复杂度。

采用 ＤＵＫＦ算法对 ＤＷＮＮ感知器输出信号
进行处理。ＤＵＫＦ通过在频率分量信号均值附近
产生一组 Ｓｉｇｍａ点，然后通过加权产生方差预测
估计。其中，权重和状态的时域更新过程同

式（７）。在滤波处理过程中，本文采用比例修正
Ｓｉｇｍａ点的方法，将方差为 Ｐｋ ｋ＋１的 ｎ维随机向量

ｗ^ｋ ｋ－１扩展为２ｎ＋１个列向量
［１９］
：

χ０＝ｗ^ｋ ｋ－１

χｉ＝ｗ^ｋ ｋ－１－

　　 （ｎ＋λ）Ｐｋ ｋ槡 －１ ｉ
　 ｉ＝１，２，…，ｎ

χｉ＝ｗ^ｋ ｋ－１＋

　　 （ｎ＋λ）Ｐｋ ｋ槡 －１ ｉ－ｎ
ｉ＝ｎ＋１，ｎ＋２，…，２















ｎ

（８）
式中：χｉ（ｉ＝０，１，…，２ｎ）表示由随机向量 ｗ^ｋ ｋ－１

扩展生产的２ｎ＋１个 Ｓｉｇｍａ点；λ＝ ２
（ｎ＋κ）－

ｎ， （０＜ ＜１）为任意小的参数，参数 κ＝０；
（·） ｉ表示取矩阵（·）的第 ｉ列元素。

１）ＤＵＫＦ测量值更新
产生测量方程的对应 Ｓｉｇｍａ点，并计算预测

估计值：

Ｚｉ ＝ｈ（χｉ，ｚｋ，ｕｋ）

ｚ^ｋ ｋ－１ ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
ＷｉＺ

{
ｉ

　　ｉ＝０，１，…，２ｎ （９）

计算卡尔曼增益 Ｋｋ：

Ｋｋ ＝（Ｐｘｚ）ｋ（Ｐｚｚ）
Ｔ
ｋ

（Ｐｚｚ）ｋ ＝Ｒｋ＋∑
２ｎ

ｉ＝０
（Ｗｉ［Ｚｉ－ｚ^ｋ ｋ－１］·

　　［Ｚｉ－ｚ^ｋ ｋ－１］
Ｔ
）

（Ｐｘｚ）ｋ ＝∑
２ｎ

ｉ＝０
（Ｗｉ［χｉ－ｗｋ ｋ－１］·［Ｚｉ－ｚ^ｋ ｋ－１］

Ｔ















）

（１０）
式中：Ｚｉ为 Ｓｉｇｍａ点对应的观测向量；Ｗｉ为 Ｓｉｇｍａ
点 χｉ的加权因子，计算式为

Ｗｉ＝
λ／（ｎ＋λ）　　 ｉ＝０
１／［２（ｎ＋λ）］ ｉ＝１，２，…，２{ ｎ

（１１）

２）ＤＵＫＦ估计值更新
ｗ^ｋ ｋ ＝ｗ^ｋ ｋ－１＋Ｋｋ（ｚｋ－ｚ^ｋ ｋ－１） （１２）

误差协方差更新：

Ｐｋ ｋ ＝Ｑｋ＋∑
２ｎ

ｉ＝０
（Ｗｉ［χｉ－ｗ^ｋ ｋ－１］［χｉ－ｗ^ｋ ｋ－１］

Ｔ
）

（１３）
利用 ＤＵＫＦ算法对输入输出数据进行处理，

对神经网络进行离线训练，然后在线预测新的测

量值。

对于 ＤＵＫＦ算法，ＷＮＮ的输入信号分量的输
出数据为归一化数据。因为对这些分量的预测都

是基于小波理论来实现的，满足正交特性。将各

个分量的预测方差估计进行叠加后为原始信号的

预测方差。

３　仿真算例与分析

以某型 ＥＭＡ的物理模型为对象，对本文所
提出的基于 ＤＷＮＮ的故障诊断方法进行了验证。
选取 ＥＭＡ的工作电流 ｉａ和电机转速 ωｍ 组成传
感器测量向量 ｚ；选取 ＥＭＡ的供电电压 ｖａ和负载
转矩 ＴＬ组成输入向量 ｕ；选取电枢绕组电感 Ｌａ
和电阻 Ｒａ、机电伺服系统的惯性 Ｊｍ和阻尼 Ｂｍ组
成故障特征向量 。然后通过询问相关领域的专
家或查找相关研究文献将选取的故障特征参数与

相应的故障模式关联起来，建立如表 １所示的故
障特征表。

针对 ＥＭＡ电枢绕组匝间短路故障和传动机
构过度磨损等典型部件的渐变性故障，进行了故

障诊断实例的仿真。分别通过 ＡＲＭＡ和 ＤＷＮＮ
两种方法来检测故障特征向量 中相应特征参
数的变化，从而判断正在发生的故障。

表 １　故障特征

Ｔａｂｌｅ１　Ｆａｕｌｔｆｅａｔｕｒｅｓ

故障模式
故障特征参数变化

Ｂｍ Ｊｍ Ｒａ Ｌａ

传动机构过度磨损 ＋１０％

控制面损失 －１０％

电枢绕组匝间短路 －１０％ －１０％

　　注：“＋”表示特征参数增大；“－”表示特征参数减小。

３．１　绕组匝间短路故障诊断
假设 ＥＭＡ电枢绕组匝间短路开始发生在第

１００ｓ，电枢绕组匝间短路发生后会以指数函数的
方式演变，在短期内造成电枢绕组更多的匝数短

路。为了模拟电枢绕组匝间短路故障，这里通过

在模型参数中加入与时间相关的指数权值来植入

故障，加速了故障的演变过程。需要说明的是，

４３８１
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ＥＭＡ中的渐变性故障的发生通常是一个缓慢时
变过程。

同时假设电枢绕组的电感值和电阻值与绕组

的匝数是正相关的。即绕组匝数减少，电感值和

电阻值会相应的减小。

分别应用 ＡＲＭＡ和 ＤＷＮＮ方法进行故障检
测，诊断结果如图 ３所示。图 ３中的点划线为
ＥＭＡ的电枢绕组电感 Ｌａ和电阻 Ｒａ参数在正常
情况下的不确定性边界，假设这些参数的摄动范

围为 ±５％。图３中的粗实线反映了使用 ＤＷＮＮ
方法对参数 Ｌａ和 Ｒａ的估计结果；图中的细实线
反映了使用 ＡＲＭＡ方法对参数 Ｌａ和 Ｒａ的估
计结果。

从图 ３中可知，使用 ＤＷＮＮ方法对参数 Ｌａ
和 Ｒａ估计，获得的估计结果更平滑，这是因为采
用小波分解算法（本文采用了 ３级小波分解算
法），将被辨识信号分解成多个高频分量和低频

分量，低频分量称为“近似”分量，反映信号总体

趋势，高频信号则反映信号的逐次逼近过程，通过

神经网络的学习，在参数估计时强调了低频分量

的作用，而减弱了高频分量对估计结果的影响。

考虑到本文主要针对 ＥＭＡ中的渐变性故障进行
诊断，可以忽略高频分量的影响，以能够准确地获

得信号的变化趋势。相对而言，使用 ＡＲＭＡ方法
对参数 Ｌａ和 Ｒａ估计，若要去除信号中高频分量
的影响，必须人为增加滤波算法；若滤波算法的使

用不当，反而会影响辨识的准确性。本文使用

ＡＲＭＡ方法时，对测量信号进行了高频滤波。

图 ３　绕组匝间短路故障特征参数变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｆａｕｌｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｉｎｔｅｒｔｕｒｎｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｏｆｗｉｎｄｉｎｇ

３．２　传动机构磨损故障诊断
ＥＭＡ传动机构磨损是一个缓慢时变的过程，

本文通过改变故障特征参数的指数权值，加速了

该故障的演变过程。假设 ＥＭＡ传动机构磨损在

第１００ｓ显现出来，即仿真过程中在第 １００ｓ对传
动机构磨损故障特征参数 Ｂｍ 做了处理，改变了
该故障特征参数的指数权值。

分别应用 ＡＲＭＡ和 ＤＷＮＮ方法进行故障检
测，诊断结果如图 ４所示。图 ４中的点划线为
ＥＭＡ的传动系统阻尼 Ｂｍ参数在正常情况下的不
确定性边界，假设这些参数的摄动范围为 ±５％。
图４中的粗实线反映了使用 ＤＷＮＮ方法对参数
Ｂｍ的估计结果；图中的细实线反映了使用 ＡＲＭＡ
方法对参数 Ｂｍ的估计结果。

从图 ４中可知，使用 ＤＷＮＮ方法对参数 Ｂｍ
估计，获得的结果更稳定。相对而言，使用 ＡＲＭＡ
方法对参数 Ｂｍ估计具有一定的不确定性。

根据表１给定的设定值，ＥＭＡ故障特征参数
的变化大于 １０％时，可以认定 ＥＭＡ中相关部件
发生了故障。若能提前发现 ＥＭＡ故障特征参数
的变化大于 ５％，就可以根据故障特征参数的变
化趋势来预测可能发生的故障，在 ＥＭＡ故障发生
之前对故障进行预诊断。结合图３和图４可以发
现，使用 ＤＷＮＮ方法对故障特征参数进行跟踪可
以准确地判断故障特征参数的变化趋势，实现对

ＥＭＡ渐变性故障的诊断。
另外，由于使用了 ＤＵＫＦ来完成训练故障特

征参数，诊断匝间绕组短路故障，只需要 ＥＭＡ的
电枢电压 ｖａ和电枢电流 ｉａ来训练故障特征参数
电枢电感 Ｌａ和电枢电阻 Ｒａ；诊断传动机构磨损
故障，只需要 ＥＭＡ的转速 ωｍ 和负载转矩 ＴＬ来
训练故障特征参数阻尼 Ｂｍ。因此，本文方法可以
有效诊断同时存在的多渐变性故障。

图 ４　传动机构磨损故障特征参数变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｆａｕｌｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｗｅａｒｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅ

４　结　论

１）针对 ＥＭＡ中的渐变性故障，使用 ＤＷＮＮ
方法可以利用小波分解算法去除信号中高频分量

５３８１
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的影响，获得更为平滑的故障特征参数估计值。

２）使用 ＤＷＮＮ方法可以准确地判断故障特
征参数的变化趋势，从而实现对 ＥＭＡ中匝间绕组
短路和传动机构磨损等渐变性故障的预诊断。

本文提出的 ＤＷＮＮ方法能处理类似于 ＥＭＡ
的机电设备中各种类型的渐变性故障，但是对于

ＥＭＡ的突变性故障，仍需要优化故障特征参数的
估计过程，来减小故障特征参数突变后的检测

时间。
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ｅｌｂａｓｅｄｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｏｒａｅｒｏｓｐａｃｅｓｙｓｔｅｍｓ：Ａｓｕｒｖｅｙ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，２２６（１０）：１３２９１３６０．

［１６］ＺＨＡＮＧＱ，ＢＥＮＶＥＮＩＳＴＥ Ａ．Ｗａｖｅｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，１９９２，３（６）：８８９８９８．

［１７］ＢＩＬＬＩＮＧＳＳ，ＷＥＩＨＬ．Ａｎｅｗｃｌａｓｓｏｆｗａｖｅｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋｓｆｏｒ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕ

ｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，２００５，１６（４）：８６２８７４．

［１８］ＢＥＣＥＲＩＫＬＩＹ．ＯｎＴｈｒｅｅｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓ：Ｄｙｎａｍｉｃｎｅｕｒａｌ，

ｆｕｚｚｙ，ａｎｄｗａｖｅｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋｓｆｏｒｔｒａｉｎｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ［Ｊ］．Ｎｅｕｒａｌ

ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２００４，１３（４）：３３９３５１．

［１９］ＭＯＯＮＣ，ＫＷＯＮ Ｙ．Ｓｅｎｓｏｒｌｅｓｓｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｐｅｒｍａｎｅｎｔ

ｍａｇｎｅｔｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｍｏｔｏｒｂｙｕｎｓｃｅｎｔｅｄｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｕｓｉｎｇｖａ

ｒｉｏｕｓｓｃａｌｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆
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　第 ９期 王剑，等：基于 ＤＷＮＮ的机电作动器渐变性故障诊断

ＧｒａｄｕａｌｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒｂａｓｅｄｏｎＤＷＮＮ
ＷＡＮＧＪｉａｎ，ＷＡＮＧＸｉｎｍｉｎ，ＸＩＥＲｏｎｇ，ＣＡＯＹｕｙａｎ，ＬＩＴｉｎｇ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｔｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏａｃｃｕｒａｔｅｌｙｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｇｒａｄｕａｌｆａｉｌｕｒｅｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ（ＥＭＡ）ｉｎ
ａｎａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｏｆａｎａｉｒｃｒａｆｔｗｉｌｌｂｅａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｔｈｅｓｅｆａｕｌｔｓｉｆｔｈｅｙａｒｅｎｏｔ
ｄｅｔｅｃｔｅｄｉｎｅａｒｌｙｓｔａｇｅ．Ａｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｄｙｎａｍｉｃｗａｖｅｌｅｔｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ（ＤＷＮＮ）ｉｓｐｒｏ
ｐｏｓｅｄｔｏｄｉａｇｎｏｓｅｔｈｅｇｒａｄｕａｌｆａｕｌｔｏｆＥＭＡ．ＴｈｉｓｍｅｔｈｏｄｔｒａｉｎｓｔｈｅＤＷＮＮｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｏｄｅｌｉｎｏｆｆｌｉｎｅｓｔｅｐ
ｂｙｕｓｉｎｇＥＭＡ’ｓｏｐｅｒａｔｉｏｎｄａｔａｏｆｇｒａｄｕａｌｆａｕｌｔｓ，ｓｕｃｈａｓｉｎｔｅｒｔｕｒｎｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｏｆａｒｍａｔｕｒｅｗｉｎｄｉｎｇ，ｓｃｒｅｗ
ａｎｄｂａｌｌｗｅａｒｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｔｒａｉｎｅｄＤＷＮＮｍｏｄｅｌｉｓｕｓｅｄｔｏｄｉａｇｎｏｓｅｔｈｅｇｒａｄｕａｌｆａｕｌｔｓ
ｏｆＥＭＡｏｎｌｉｎｅ．Ｔｈｅｉｎｎｏｖａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈａｒｅａｓｆｏｌｌｏｗｓ：Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍ
ｐｏｎｅｎｔｓｉｎｔｈｅｓｅｎｓｏｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｉｇｎａｌｓｉｓｒｅｍｏｖｅｄｕｓｉｎｇｗａｖｅｌｅｔｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｎｔｈｅＤＷＮＮ
ｍｏｄｅｌ；Ｓｅｃｏｎｄ，ｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎｐｕｔｉｎｔｈｅｐａｓｔａｎｄｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｎｔｈｅｐａｓｔａｒｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｕｓｉｎｇ
ｔｈｅｍｅｍｏｒｙａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｆｅｅｄｂａｃｋｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ，ｓｏｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆＥＭＡｇｒａｄｕａｌｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｉｓｉｍ
ｐｒｏｖｅｄ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｂｔａｉｎｅｄｆｒｏｍｔｅｓｔｓｏｎａｓｐｅｃｉｆｉｃＥＭＡｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＤＷＮＮｍｅｔｈｏｄ
ｃａｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙｄｉａｇｎｏｓｅｔｈｅｇｒａｄｕａｌｆａｕｌｔｏｆＥＭＡｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ（ＥＭＡ）；ｇｒａｄｕａｌ；ｆａｕｌｔ；ｄｉａｇｎｏｓｉｓ；ｄｙｎａｍｉｃｗａｖｅｌｅｔｎｅｕｒａｌｎｅｔ
ｗｏｒｋ（ＤＷＮＮ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２１１５：２２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２１．０９３４．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１７０３３４１）

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７８７

冲突证据决策新方法及应用

赵静，关欣，刘海桥

（海军航空大学 航空作战勤务学院，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：冲突证据决策方法研究是证据理论重要研究课题。鉴于现有的证据理论改
进方法在冲突证据决策过程中存在计算量较大，归一化过程不合理，证据组合效果不理想等一

系列问题，提出基于二次组合的冲突证据决策方法。首先，提出新的基于二次组合的冲突证据

决策方法的流程图；然后，提出新的乘性归一化规则，并对新的乘性归一化规则进行算例分析，

验证其合理性；最后，分析现有冲突度量函数的不足，并提出新的冲突度量函数，并分析冲突度

量函数的合理性。通过算例分析，并与现有证据组合规则的比较表明，所提方法不仅计算量得

以改善，组合结果也得到提升。

关　键　词：冲突证据组合；冲突度量函数；乘性归一化规则；证据理论；二次组合
中图分类号：ＴＮ９５；Ｃ９３４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８３８１０

　　ＤＳ证据理论是由 Ｄｅｍｐｓｔｅｒ［１］和 Ｓｈａｆｅｒ［２］提
出并推广，该理论能够很好地对不确定信息进行

表征、融合与决策，并在信息融合、风险评估、模式

识别等方面
［３６］
得到广泛应用。但是，在工程应

用中，由于信源的测量精度，外界环境的干扰，需

要处理的信息往往是冲突的。而 ＤＳ证据理论中
所给出的 Ｄｅｍｐｓｔｅｒ组合规则［７１０］

，不能有效处理

高冲突信息
［１１１２］

，比如 Ｚａｄｅｈ［１３］给出经典的 ０信
任悖论算例。为了解决这一问题，相关学者提出

了大量的改进算法
［９，１４１６］

。针对冲突证据组合规

则的研究，证据理论的改进方法主要分为两大类。

一类学者认为，Ｄｅｍｐｓｔｅｒ组合规则之所以不
能很好地处理冲突证据，是因为组合规则的建立

有问题。因此，这一类学者对组合规则的公式进

行大 量 改 进，提 出 许 多 新 的 组 合 规 则
［１５２５］

。

Ｄｅｍｐｓｔｅｒ组合公式的改进主要分为 ３类：第 １类
是承认 ＤＳ证据理论的乘性法则，研究如何分配
冲突量 ｋ［１７２３］，比如 Ｓｍｅｔｓ提出新的组合规则，将

冲突量分配给了空集，避免了证据理论的归一化

过程
［１７１８］

；Ｙａｇｅｒ提出的新的组合规则，将冲突量
全部 分 配 给 了 完 全 不 确 定 集

［１９２０］
；ＰＣＲ１～

ＰＣＲ６［２１２３］重点研究如何将冲突量 ｋ合理地分配
到各个命题，其中 ＰＣＲ２和 ＰＣＲ５应用比较广泛。
第２类是改变识别框架，拓展到广义幂集，在此基
础上，给出新的组合规则，比如 ＤＳｍＴ组合规
则

［２３］
。第３类是给出加性组合规则，比如 Ｍｕｒ

ｐｈｙ［２４］组合规则。
虽然对组合规则的改进，能够一定程度上解

决冲突证据的融合问题，但是效果不是很理想。

目前更多的学者认为，证据理论之所以不能很好

地解决冲突证据，是因为原始数据受到传感器或

者环境的噪声干扰。因此，解决冲突证据组合问

题的关键在于对证据进行修正。修正证据源的研

究 重 点 在 于 如 何 获 取 证 据 的 折 扣 权 重 系

数
［１７，２５２７］

。证据折扣权重系数确定方法分２种。
１）基于信息熵，通过信息的无序性，表征证

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909017&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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据的不确定性。Ｈｈｌｅ［２８］在似然函数基础上提出
Ｃｏｎｆｕｓｉｏｎ度量；Ｙａｇｅｒ［２９］在似真度函数基础上提
出 Ｄｉｓｓｏｎａｎｃｅ度量；Ｋｌｉｒ等［３０３１］

基于命题的模，给

出 Ｄｉｓｃｏｒｄ度量和 Ｓｔｒｉｆｅ度量；Ｈａｒｍａｎｅｃ和Ｋｌｉｒ［３２］

在概率转换的基础上，提出 Ａｇｇｒｅｇａｔｅｄ不确定性
度量；Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ等［３３］

基于 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ概率转换基础
上，提出 Ａｍｂｉｇｕｉｔｙ度量；Ｄｅｎｇ［３４］在 Ｓｈａｎｎｏｎ熵的
基础上提出 Ｄｅｎｇ熵，用来衡量证据的不确定性。
上述给出的多种基于信息熵的不确定性度量方

法，通过算例分析，都能一定程度上表征信息的不

确定性。在实际应用中，当传感器获取信源的信

息时，信息在产生、传输过程中，不存在不确定性，

而在信息的接收方面，随着传感器的可靠性，不同

传感器获取的信源信息存在着不确定性。这时，

便可以利用上述提出的多种基于证据本身的不确

定性，来表征证据的可靠性，从而对证据进行修

正，达到有效的组合结果。本文对这一类的冲突

证据组合方法不做深入的研究，根据实际应用

的需求，重点分析冲突证据不确定衡量的第 ２
类方法，即如何衡量证据之间的冲突度或者说

相似度。

２）基于距离衡量证据的不确定性［３５３７］
。

Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ等［３５］
提出的 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离是应用最为

广泛的证据距离；Ｙｕ等［９］
提出支持概率（ｓｕｐ

ｐｏｒｔｉｎｇｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ）距离，通过计算证据被支持程
度，确定证据的折扣权重；Ｚｈｏｕ等［３８］

对现有的证

据距离进行运算，得到新的权重系数；Ｌｉｕ等［１５］
在

概率转换 ＤＳｍＰ的基础上，提出一种新的证据距
离；Ｙａｎｇ和 Ｈａｎ［３９］利用 Ｔｒａｎ＆Ｄｕｃｋｓｔｅｉｎ区间距离
衡量证据的不确定性，并得到很好的融合效果。

虽然上述文献介绍了很多基于信息熵和距离

的冲突证据决策方法，但是解决冲突证据组合的

流程基本相同。都是先确定一种衡量证据之间支

持程度的指标，并计算两两证据之间的支持程度，

得到证据；然后通过支持矩阵，计算出每一条证据

的折扣系数，再对证据进行折扣；最后对折扣证据

进行组合。由于要计算两两证据之间的支持程

度，基于这种流程处理冲突证据组合问题，计算量

比较大，且计算支持向量的归一化过程不是很合

理，证据组合效果不理想。

因此，本文提出基于二次组合的冲突证据决

策方法流程。首先，计算证据组的 ＰＣＲ６组合规
则；然后，计算每条证据距离组合后证据的距离，

从而确定折扣系数，并对证据组进行折扣处理；最

后，再一次利用 ＰＣＲ６组合规则，对证据进行
组合。

１　理论基础

记Ｘ为识别对象，Ｕ为Ｘ可能取值的集合，并且
Ｕ中的所有元素互不相容，则称Ｕ为一识别框架。

假设 Ｕ为对象 Ｘ的识别框架，当函数 ｍ：Ｕ→
［０，１］满足条件：
ｍ（）＝０

∑
Ａ∈Ｕ
ｍ（Ａ）＝{ １

（１）

则称函数 ｍ（Ａ）为基本概率赋值（ＢＰＡ），表
示证据对命题 Ａ的支持程度。

假设 Ｕ为一识别框架，ｍ为 ＢＰＡ，定义

Ｂｅｌ（Ａ）＝∑
ＢＡ
ｍ（Ｂ）　Ａ Ｕ

为信任函数，表示决策可能结果 Ａ所有子集信任
之和，所以对于空集的信任值为 Ｂｅｌ（）＝０，对
于全集 Ｕ为 Ｂｅｌ（Ｕ）＝１。定义

Ｐｌ（Ａ）＝ ∑
Ｂ∩Ａ≠

ｍ（Ｂ）

为似真度函数，从定义不难得到定理，Ｐｌ（Ａ）＝
１－Ｂｅｌ（Ａ）。信任函数与似真度函数之间满足
Ｂｅｌ（Ａ）≤Ｐｌ（Ａ）。

定义区间 Ｌ＝［Ｂｅｌ（Ａ），Ｐｌ（Ａ）］为信任度区
间，区间长度反映出命题 Ａ的不确定度。当信任
度区间长度变为０时，即 Ｂｅｌ（Ａ）＝Ｐｌ（Ａ）时，证据
理论便退化为概率论。

１）Ｄｅｍｐｓｔｅｒ组合规则
假设 ｍ１和 ｍ２是识别框架 Ｕ上的 ＢＰＡ，则

ｍ１２（Ｃ）＝
∑

ｉ，ｊ，Ａｉ∩Ｂｊ＝Ｃ
ｍ１（Ａｉ）ｍ２（Ｂｊ）

１－ｋ
　 Ｃ≠ 

０ Ｃ＝
{


（２）

式中：ｋ为冲突系数，表达式为

ｋ＝ ∑
ｉ，ｊ，Ａｉ∩Ｂｊ＝

ｍ１（Ａｉ）ｍ２（Ｂｊ）＜１

２）ＰＣＲ６组合规则
假设 ｍ１和 ｍ２是识别框架 Ｕ上的 ＢＰＡ，则

ｍＰＣＲ６（Ｘ）＝ ∑
Ｘ１，Ｘ２∈２Ｕ

Ｘ１∩Ｘ２＝Ｘ

ｍ１（Ｘ１）ｍ２（Ｘ２）＋

　　 ∑
Ｙ∈２Ｕ＼｛Ｘ｝
Ｘ∩Ｙ＝

[


ｍ２１（Ｘ）ｍ２（Ｙ）
ｍ１（Ｘ）＋ｍ２（Ｙ）

＋
ｍ２２（Ｘ）ｍ１（Ｙ）
ｍ１（Ｘ）＋ｍ２（Ｙ ]）

（３）

２　基于二次组合的冲突证据决策

２．１　基于冲突度量的折扣证据不确定推理模型
Ｄｅｍｐｓｔｅｒ组合规则在处理冲突证据时，会产

９３８１
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生悖论现象，对于这一问题，相关学者给出多种改

进方法，主要分为两类：第 １类是对原有的 ＤＳ证
据理论的组合公式进行改进；第 ２类是对原始证
据进行修正。目前大多数学者都接受第２类改进
方式，认为证据的冲突根本上是来源于获取数据

的冲突、不精确。

而对于修正证据源的冲突证据融合改进方

式，已经形成一套完整的算法模型（见图 １），下面
对这一模型进行构建分析。

图 １　折扣证据组合模型

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｓｃｏｕｎｔｅｖｉｄｅｎｃｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

１）确定冲突度量函数。这是关键的一步，目
前的相关修正数据源的改进算法，都是基于对不同

的冲突度量函数的改进。冲突度量函数不仅需要

满足物理意义，即与证据之间的距离成正相关；还

需要满足数学条件，即满足范数的几条基本条件。

假设 ３组映射在相同命题空间 Ｕ的 ＢＰＡ：
ｍ１（·）、ｍ２（·）和 ｍ３（·），则存在一个映射
ＣＭ（·）：Ｕ×Ｕ→［０，１］满足下列 ４个基本条件，
被称为冲突度量函数。

①对称性。
ｍ１（·），ｍ２（·），ＣＭ（ｍ１，ｍ２）＝ＣＭ（ｍ２，ｍ１）。
②正定性。
ｍ１（·），ｍ２（·）∈ Ｕ，当 ｍ１≠ ｍ２ 时，

ＣＭ（ｍ１，ｍ２）≥０；当 ｍ１＝ｍ２时，ＣＭ（ｍ１，ｍ２）＝０。
③齐次性。
ＣＭ（ｒ１ｍ１，ｒ２ｍ２）＝ｒ１ｒ２ＣＭ（ｍ１，ｍ２），ｒ∈Ｒ。
④三角不等式。
ＣＭ（ｍ１，ｍ２）≤ＣＭ（ｍ１，ｍ３）＋ＣＭ（ｍ２，ｍ３）。
现有的冲突度量函数大体分为两类：一类是

基于信息熵的冲突度量函数，一类是基于证据之

间距离的冲突度量函数。

２）计算两两证据之间的距离，得到距离矩阵
Ｄ，元素 ｄｉｊ表示第 ｉ条矩阵与第 ｊ条证据之间的距
离。距离矩阵是一个对称方阵，并且对角线的元

素为０。
３）对距离矩阵的每一列进行归一化处理，得

到的矩阵第 ｉ列的一条向量，表示第 ｉ条矩阵对每
一条证据的支持程度，从而便于后续的运算。

４）将归一化后矩阵的每一行相加，得到一条
向量，向量的第 ｓ个元素表示第 ｓ条证据被其他
证据支持的总程度。

５）对步骤 ４）得到的向量进行归一化处理，
得到归一化可信度权重。

６）利用可信度权重对证据进行折扣计算。
常用的折扣公式为

ｍ′ｉ（Ａｊ）＝αｉｍｉ（Ａｊ）　　Ａｊ≠ Ｕ

ｍ′ｉ（Ｕ）＝１－∑
ｊ
ｍ′ｉ（Ａｊ{ ）

（４）

式中：αｉ为折扣系数。
７）对折扣后的证据进行组合，得到最后的决

策证据。

２．２　基于二次组合的冲突证据决策模型
通过分析折扣证据组合模型，可以发现，修正

证据源的冲突证据组合方法，需要计算两两证据

之间的距离，对于 ｔ证据，需要计算距离ｔ（ｔ－１）
２

次，而每一次的距离计算，根据不同的距离公式，

计算复杂度不一样，以经典的 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离为
例，两两证据之间的距离公式为

ｄＪ（ｍ１，ｍ２）＝
１
２
（ｍ１－ｍ２）

ＴＤ（ｍ１－ｍ２槡
） （５）

式中：矩阵 Ｄ中的元素 ｄｉｊ＝
Ａｉ∩Ｂｊ
Ａｉ∪Ｂｊ

；ｍ１和 ｍ２

为任意的２条证据。
可以看出，修正证据源的冲突证据组合方法，

计算量较大，不适合多条证据之间的组合（第 ５
节将对组合规则的计算量进行定量研究），所以

接下来给出一种基于二次组合的冲突证据决策模

型，如图２所示。
１）利用 ＰＣＲ６组合规则对原有证据进行组

合，得到初步的组合结果。ＰＣＲ６组合被广泛地
应用在冲突证据的组合规则上，并得到较好的组

合效果。组合后得到的证据 ｍ′ｉ能够一定程度上
反映证据的总体水平。

２）确定冲突度量函数，与２．１节描述的一样，
度量函数需要满足范数的基本条件，这里不再赘述。

３）计算每一条证据到组合后证据之间的距
离，直接计算得到可信度向量。

０４８１
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图 ２　基于二次组合的冲突证据决策模型

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｌｉｃｔｅｖｉｄｅｎｃｅｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎ

ｑｕａｄｒａｔｉｃｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

４）对证据的可信度向量进行归一化。在常
规的修正证据源的冲突证据中，证据的归一化是

每一项元素除以元素的和。但是从式（２）和
式（３）可以看出，证据的组合规则中，证据之间的
元素是进行乘法运算，即 ｍ１（Ａｉ）ｍ２（Ａｊ）…
ｍｎ（Ａｋ），所以求和形式的归一化不满足计算的要
求。归一化应该满足：

∏
ｎ

ｉ＝１
ｍ′ｉ（Ａｊ）＝∏

ｎ

ｉ＝１
ｍｉ（Ａｊ） （６）

为此，本文提出一种新的乘性归一化计算公式，即

ａ′ｉ ＝
ａｉ

ｎ

∏
ｎ

ｉ＝１
ａ

槡 ｉ

（７）

归一化得到的新的权重系数，满足∏
ｎ

ｉ＝１
ａ′ｉ ＝１，满

足后续的乘性运算需要。

５）利用可信度对向量进行加权处理，采用折
扣的方法对证据进行折扣，由于归一化公式的改

变，折扣公式需要进行修正，得

ｍ′ｉ（Ａｊ）＝
α′ｉｍｉ（Ａｊ）　　 Ａｊ ＝１
１
α′ｉ
ｍｉ（Ａｊ） Ａｊ≥{ ２

（８）

式中：Ａｊ表示元素的势的大小，Ａｊ ＝１表示单
元素集。

　　６）利用 ＰＣＲ６证据组合规则对证据进行
组合。

２．３　乘性组合规则的有效性分析
２．２节中提出基于乘性法则的归一化公式，

如式（６）和式（７）所示，下面通过算例，验证乘性
归一化法则在冲突证据理论决策中的合理性。

算例１　假设４类不同传感器对目标 Ａ进行
识别，识别框架为 Ｕ＝｛Ａ，Ｂ，Ｃ｝，得到 ＢＰＡ，
ｍ１（Ａ）＝０．６，ｍ１（Ｂ）＝０．２，ｍ１（ＡＢ）＝０．１，
ｍ１（Ｃ）＝０．１；ｍ２（Ａ）＝０．６，ｍ２（Ｂ）＝０．１，
ｍ２（ＡＢ）＝０．１，ｍ２（Ｃ）＝０．１，ｍ２（ＢＣ）＝０．１；
ｍ３（Ａ）＝０．５，ｍ３（Ｂ）＝０．１，ｍ３（ＡＢ）＝０．１，
ｍ３（Ｃ）＝０．１，ｍ３（ＡＣ）＝０．１，ｍ３（ＢＣ）＝０．１；
ｍ４（Ａ）＝０．１，ｍ４（Ｂ）＝０．１，ｍ４（ＡＢ）＝０．１，
ｍ４（Ｃ）＝０．５，ｍ４（ＡＣ）＝０．１，ｍ４（ＢＣ）＝０．１。

从 ＢＰＡ可以看出，前３条证据给出的 Ａ信度
较高，而第４条证据出现了冲突，所以第４条证据
的可信度较低，前３条证据的可信度较高，因此给
出４条证据的支持度向量：
ｗ＝［０．７　０．６　０．６５　０．１］

关于支持度向量的确定，后文第 ４节将根据
冲突度量函数确定，这里只需论证乘性归一化法

则的有效性。

然后对支持度向量分别计算加性归一化和乘

性归一化之后的支持度向量，得

ｗ＋＝［０．３４１５ ０．２９２７ ０．３１７１ ０．０４８８］

ｗ×＝［１．７２２１ １．４７６１ １．５９９１ ０．２４６０{
］

利用式（４）和式（８），分别计算得到折扣后的
ＢＰＡ，然后利用 ＰＣＲ６组合规则对证据进行组合，
得到结果如表１所示。表１中：ＰＣＲ６表示直接通
过 ＰＣＲ６组合规则组合的结果；ＰＣＲ６＋表示通过
加性归一化组合规则，再利用 ＰＣＲ６组合规则组
合的结果；ＰＣＲ６×表示通过乘性归一化组合规则，
再利用 ＰＣＲ６组合规则组合的结果。

通过分析表 １中的数据可知，加性 ＰＣＲ６组
合规则得到的不确定赋值 ｍｉ（ＡＢＣ）较大，因为
式（４）中，加性归一化证据组合将不确定信息都
赋给了命题 ＡＢＣ，并不利于后续的证据的决策；而
本文提出的乘性归一化法则的到的组合结果显示

表 １　加性与乘性归一化折扣证据组合结果

Ｔａｂｌｅ１　Ａｄｄｉｔｉｖｅａｎｄｍｕｌｔｉｐｌｉｃａｔｉｖｅｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｄｉｓｃｏｕｎｔｅｖｉｄｅｎｃｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

组合规则 ｍｉ（Ａ） ｍｉ（Ｂ） ｍｉ（ＡＢ） ｍｉ（Ｃ） ｍｉ（ＡＣ） ｍｉ（ＢＣ） ｍｉ（ＡＢＣ）

ＰＣＲ６ ０．５４３６ ０．０９３９ ０．０４０３ ０．２５４４ ０．０２２４ ０．０４５４ ０

ＰＣＲ６＋ ０．５３８６ ０．０９３８ ０．０３１４ ０．０５８８ ０．００９５ ０．０２０５ ０．２４７５

ＰＣＲ６× ０．６３７９ ０．０７５１ ０．０６２２ ０．０５２３ ０．０６４１ ０．１０８３ ０
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ｍ（ＡＢＣ）＝０，并且赋予命题 Ａ较大的信度，符合
实际情况，得到较好的组合结果，因为乘性归一化

公式与后续的 ＰＣＲ６组合规则中的乘法规则相呼
应，这样的归一化更有意义。

２．４　预处理合理性分析
２．２节中给出基于二次组合的冲突证据决策

模型，首先给出 ＰＣＲ６组合结果为基准参考，但是
后文又需要对 ＰＣＲ６组合规则的效果进行讨论，
从逻辑上就存在了矛盾。

下面，本文将对预处理过程中，给出 ＰＣＲ６组
合规则结果为基准证据的合理性进行证明。

算法要对多条证据进行修正，就需要考虑每

条证据的冲突度程度，冲突度越大的证据，赋予它

较小的权重。而冲突度的度量，已经在 ２．１节中
介绍，要求通过求解两两证据之间的距离来衡量

证据的冲突度，所以需要找出一条证据，这条证据

假设为所有证据融合后的理想结果 ｍｐｅｒ，然后求
解所有的证据与理想证据之间的距离，从而判定

每条证据的冲突度大小。

但是，理想结果 ｍｐｅｒ没法求解得到，因为算法
要求就是理想结果 ｍｐｅｒ，这时算法便通过 ＰＣＲ６
来近似代替理想的融合结果。

问题是，ＰＣＲ６能不能代表理想结果 ｍｐｅｒ作为
证据的基准？本文可以通过误差分析，来判断

ＰＣＲ６作为基准证据的合理性。
就以表 １中的 ＰＣＲ６组合结果为研究对象，

假设理想的证据 ｍｐｅｒ与 ＰＣＲ６组合规则存在一定
的误差，并满足以下的误差规则（可以通过这一

种情况，来分析误差，判断 ＰＣＲ６作为基准证据的
合理性）：

ｍｐｅｒ（Ａ）＝ＰＣＲ６（Ａ）＋α

ｍｐｅｒ（Ａｉ）＝ＰＣＲ６（Ａｉ）－
α
４
　　 Ａｉ ＞

{ １

通过改变α值，得到如图３所示的误差结果。

图 ３　预处理误差

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｅｒｒｏｒ

由图３可以看出，当 α值在 ０～０．１之间变化时，
ＰＣＲ６和证据组之间的平均距离 ｄａＰＣＲ６，与理想的
证据 ｍｐｅｒ和证据组之间的平均距离 ｄａｐｅｒ之间的差
ｄａＰＣＲ６－ｄａｐｅｒ在０．０５以内，误差完全可以接受。

因此，本文在预处理中给出 ＰＣＲ６为基准证
据在一定误差范围内是合理的。

３　冲突度量函数的确定

３．１　经典的 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离冲突度量函数
目前常用的冲突度量函数有两类：一类是基

于信息熵的冲突度量函数；另一类是基于距离的

冲突度量函数，这里的距离是一种广义的概念，包

括向量距离、区间距离、角度等。信息熵是一种衡

量证据离散程度的参量，一定程度上反映了证据

的决策能力，根据实际应用的需求，本文不对这一

类型的证据距离进行详细分析。本文将基于证据

之间的距离确定冲突度量函数。

第２节已经阐明冲突度量函数需要满足的几
点条件。目前最常用的冲突度量函数便是基于

Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离的冲突度量函数。Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离
考虑到命题的势，能够有效地衡量 ＢＰＡ之间的相
似程度，下面给出 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离的定义。

假设 ｍ１ 和 ｍ２ 是相同识别框架下的 ２个
ＢＰＡｓ，则定义 ｍ１和 ｍ２之间的 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离为

ｄ（ｍ１，ｍ２）＝
１
２
（ｍ１－ｍ２）

ＴＤ（ｍ１－ｍ２槡
）（９）

式中：Ｄ为一个２ Ｕ ×２ Ｕ
的矩阵，其中的每一个

元素为

Ｄ（Ａｉ，Ａｊ）＝
Ａｉ∩ Ａｊ
Ａｉ∪ Ａｊ

Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离能一定程度上反映 ＢＰＡｓ之间
的距离，在数学上是严谨的，并得到广泛的应用。

Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离已经在多个领域得到了广泛
的支持，但是考虑到，Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离需要求解矩
阵 Ｄ，运算量较大（计算量问题，本文第 ５节会进
行进一步深入分析）。鉴于此，本文将引入向量

角的概念来衡量证据之间的距离，向量之间的夹

角余弦可以表示为

ｄθ ＝ｃｏｓθ＝
ｘ１·ｘ２
ｘ１ ｘ２

（１０）

由式（１０）可以看出，证据中每一个命题的赋
值满足０≤ｍｉ（Ａｊ）≤１，所以，证据的积满足 ｘ１·
ｘ２≥０，即 ｄθ≥０。

但是证据是基于识别框架 Ｕ的 ２ Ｕ
维向量，

单纯地将证据视为向量，求解证据之间的夹角，而

丢弃证据多元素命题与单元素命题之间的差异，
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赋予不同命题之间相同的权重，这是不合理的，比

如，对于证据组，ｍ１（Ａ）＝０．１，ｍ１（Ｂ）＝０．５，
ｍ１（Ｃ）＝０．１，ｍ１（ＡＣ）＝０．１５，ｍ１（ＢＣ）＝０．１５；
ｍ２（Ａ）＝０．５，ｍ２（Ｂ）＝０．１，ｍ２（Ｃ）＝０．１，
ｍ２（ＡＣ）＝０．１５，ｍ２（ＢＣ）＝０．１５；ｍ３（Ａ）＝０．１５，
ｍ３（Ｂ）＝０．１５，ｍ３（Ｃ）＝０．１，ｍ３（ＡＣ）＝０．１，
ｍ３（ＢＣ）＝０．５；ｍ４（Ａ）＝０．１５，ｍ４（Ｂ）＝０．１５，
ｍ４（Ｃ）＝０．１，ｍ４（ＡＣ）＝０．５，ｍ４（ＢＣ）＝０．１。

计算可以得到 ｍ１、ｍ２与 ｍ３、ｍ４之间的向量
角余弦为 ｄθ（ｍ１，ｍ２）＝ｄθ（ｍ３，ｍ４）＝０．５０８，即
ｍ１、ｍ２与 ｍ３、ｍ４之间的向量角余弦相等。但是
通过分析可以发现，证据 ｍ１、ｍ３之间，向量的大
小没变，只是将命题 Ａ、Ｂ的信任度与命题 ＡＣ、ＢＣ
之间的信任度进行了调换，即向量 ｍ１经过旋转
得到向量 ｍ３，同样 ｍ２也是经过旋转得到 ｍ４，且
两者的旋转方向与角度相等，都是只改变了命题

Ａ、Ｂ与命题 ＡＣ、ＢＣ之间的信任度，所以，从向量
的角度分析，两者的向量角余弦相等。但因为证

据的命题的势不相同，所以命题的权重应该不一

样，证据 ｍ１、ｍ２之间命题 Ａ、Ｂ冲突，其余的命题
不冲突；而证据 ｍ３、ｍ４之间命题 ＡＣ、ＢＣ冲突，其
余的命题不冲突，并且两对的冲突大小相同，但是

由于命题 Ａ、Ｂ的可信度更高，而命题ＡＣ、ＢＣ的信
度相对模糊，所以，证据 ｍ１、ｍ２之间的距离应该
大于证据 ｍ３、ｍ４之间的距离，而单纯地通过向量
的夹角并不能充分考虑到命题的势的大小，所以

并不能很好地衡量证据之间的距离。因此，

３．２节将考虑命题的势的大小，给出基于 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ
向量角的冲突证据度量函数。

３．２　基于 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ向量角的冲突证据度量函数
本节将结合 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ概率转换与向量角的概

念，提出基于 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ向量角的冲突证据度量函
数，即

ｄＢｅｔ－θ（ｍ１，ｍ２）＝ １－ ＢｅｔＰ１·ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ( )

２槡

２

＝

　　
ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

（１１）

式中：ＢｅｔＰｉ为 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ概率转换后的概率向量。
向量中每一个元素为概率转换结果 ＢｅｔＰｋ（Ａｉ）为

ＢｅｔＰｋ（Ａｉ）＝∑
ｊ
ｍｋ（Ａｊ）

Ａｉ∩ Ａｊ
Ａｊ

（１２）

下面对式（１１）的对称性、正定性、齐次性和
三角不等式性质进行证明。

证明　１）对称性

ｄＢｅｔ－θ（ｍ１，ｍ２）＝
ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

＝

　　
ＢｅｔＰ２×ＢｅｔＰ１
ＢｅｔＰ２ ＢｅｔＰ１

＝ｄＢｅｔ－θ（ｍ２，ｍ１）

成立。

２）正定性
因 为 ｍｋ（Ａｉ）≥ ０，并 且 ＢｅｔＰｋ（Ａｉ） ＝

∑
ｊ
ｍｋ（Ａｊ）

Ａｉ∩ Ａｊ
Ａｊ

，所以有 ＢｅｔＰｋ（Ａｉ）≥０，

ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２≥０。

又因为
ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

≤１，所以有 ０≤

ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

≤１，即 ０≤ ｄＢｅｔ－θ（ｍ１，ｍ２）＝

ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

≤１。

当 ｍ１ ＝ｍ２ 时，
ＢｅｔＰ１·ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

＝１，所以

ｄＢｅｔ－θ（ｍ１，ｍ２）＝
ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

＝０。

　　正定性成立。
３）齐次性
在此不作证明，因为证据需要满足式（１），所

以不存在比较 ｋ１ｍ１、ｋ２ｍ２之间距离的情况。
４）三角不等式
根据不等式 ｓｉｎθ１≤ｓｉｎθ２＋ｓｉｎθ３，其中，θ１、

θ２和 θ３为空间三向量两两之间的夹角，得
ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ２

≤
ＢｅｔＰ１×ＢｅｔＰ３
ＢｅｔＰ１ ＢｅｔＰ３

＋

　　
ＢｅｔＰ３×ＢｅｔＰ２
ＢｅｔＰ３ ＢｅｔＰ２

证毕

４　基于二次组合的冲突证据决策的
计算量分析

　　本节将重点分析基于二次组合的冲突证据决
策的计算量。分析流程图 １和图 ２，可以看出，改
进后的冲突证据决策与改进前的区别在于如何获

取距离矩阵，而后续对于距离矩阵的处理步骤几

乎不变。所以，本文就生成距离矩阵的计算量进

行分析。

首先对传统的修正数据源的冲突证据决策方

法进行分析。流程图 １中的证据距离以经典的
Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离为例。运算过程中的交集、并集、
求势、加减乘除都记为一次运算。如式（５）所示，
Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离需要求解矩阵 Ｄ，运算量为

ＡＤ ＝５×
２ｎ（２ｎ －１）

２
＝５×２ｎ－１（２ｎ －１）

式中：ｎ为识别框架 Ｕ的势 Ｕ，所以两条证据之
间的 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离计算量为

３４８１
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ＡｄＪ ＝ＡＤ ＋２
ｎ ＋２ｎ·２ｎ ＋２ｎ（２ｎ －１）＋２ｎ ＋

　　（２ｎ －１）＋２＝９×２２ｎ－１－２ｎ－１＋１
为了得到距离矩阵，需要计算两两证据之

间的距离，假设证据的数目为 ｂ，则基于 Ｊｏｕｓ
ｓｅｌｍｅ距离的冲突证据决策方法需要的计算量
大小为

ＡＪ＝ｂ（ｂ－１）ＡｄＪ＝ｂ（ｂ－１）（９×２
２ｎ－１－２ｎ－１＋１）

（１３）
下面对基于二次组合的冲突证据决策的计算

量进行分析。分析流程图 ２可知，需要对 ｂ条证
据进行 ＰＣＲ６组合，通过分析式（３），可以得到，
ｂ条证据的 ＰＣＲ６组合计算量为

ＡＰＣＲ６ ＝（ｂ－１ {） ２ｎ·２ｎ ＋
[　　６∑
ｎ－１

ｉ＝２
Ｃｉｎ（２

ｎ－ｉ－１ ]） ＋２ｎ·２ｎ － }１ ＝

　　（ｂ－１ {） ２２ｎ＋１＋ [６∑ｎ－１
ｉ＝２
Ｃｉｎ（２

ｎ－ｉ－１ ]） － }１
（１４）

式中：∑
ｎ－１

ｉ＝２
Ｃｉｎ（２

ｎ－ｉ－１）表示集合 Ｙ∈２Ｕ＼｛Ｘ｝，Ｘ∩

Ｙ＝的个数。再利用式（１１）和式（１２）求解 ｂ条
证据与组合后证据之间的距离，其计算量为

ＡｄＢｅｔ－θ [＝ｂ５（２ｎ－ｎ）＋∑
ｎ

ｉ＝２
ｉＣ ]ｉｎ ＋ｂ（２ｎ＋ｎ＋４）＝

　　 [ｂ５（２ｎ －ｎ）＋∑ｎ
ｉ＝２
ｉＣｉｎ ＋（３ｎ＋４ ]） （１５）

式中：∑
ｎ

ｉ＝２
ｉＣｉｎ表示在 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ概率转换中加法的

次数。总计算量为

ＡＢｅｔ－θ ＝ＡＰＣＲ６＋ＡｄＢｅｔ－θ （１６）
通过式（１３）～式（１６），对冲突证据决策方法

的计算量进行分析，得到结果如图４所示。图中，
曲线１～４表示基于 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离的冲突证据决
策方法的计算量，４条曲线由下至上，分别表示当
证据为４～１０（步长为 ２）时的计算量曲线，曲线
５～８表示基于二次组合的冲突证据决策方法的计
算量，同样４条曲线由下至上，分别表示当证据为
４～１０（步长为２）时的计算量曲线，横坐标表示识
别框架的势的大小 Ｕ，纵坐标表示计算量。但
是，由于曲线５～８增长比较缓慢，为了便于观察
分析，计算量取对数 ｌｇＡ，得到新的计算量增长图
如图５所示。由图５可以看出，基于 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距
离和基于二次组合的冲突证据决策方法的计算量

的对数，近似于线性增长，所以两者原计算量都是

成指数增长。

结合图４和图５可知，当证据的个数一定时，
基于 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离和基于二次组合的冲突证据
决策方法的计算量的对数，呈指数增长，并且基于

Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离的冲突证据决策方法的计算量增
长速度比基于二次组合的快将近 ５～１０ｄＢ；当识
别框架的势一定时，计算量随着证据数的增加急

剧增加。

综上分析，相比于原有的修正数据源的冲突

证据决策方法，本文提出的基于二次组合的冲突

证据决策方法的计算量得到了较大的改善。

图 ４　基于 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离和二次组合的

冲突证据决策计算量图

Ｆｉｇ．４　Ｇｒａｐｈｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｍｏｕｎｔｏｆｃｏｎｆｌｉｃｔｅｖｉｄｅｎｃｅ

ｄｅｃｉｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＪｏｕｓｓｅｌｍｅｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄ

ｑｕａｄｒａｔｉｃｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

图 ５　基于 Ｊｏｕｓｓｅｌｍｅ距离和二次组合的

冲突证据决策计算量的对数图

Ｆｉｇ．５　Ｇｒａｐｈｏｆｌｏｇａｒｉｔｈｍｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｍｏｕｎｔｏｆｃｏｎｆｌｉｃｔ

ｅｖｉｄｅｎｃｅｂａｓｅｄｏｎＪｏｕｓｓｅｌｍｅｄｉｓｔａｎｃｅａｎｄ

ｑｕａｄｒａｔｉｃｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

５　基于二次组合的冲突证据决策算
例分析

算例２　考虑识别框架 Ｕ＝｛Ａ，Ｂ，Ｃ｝，并给
出６个信源的 ＢＰＡｓ赋值，如表２所示。
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根据流程图 ２，首先利用 ＰＣＲ６对证据组合，
得到组合证据 ｍＰＣＲ６为
ｍＰＣＲ６（·）＝［０．７２ ０．２１ ０ ０．０３ ０ ０ ０．０４］

利用式（１１）和式（１２），计算每一条证据与组
合证据 ｍＰＣＲ６之间的距离，得到支持向量为
ｗ＝［０．８８　０．８５　０．８３　０．５５　０．１１　０．７６］

可以看出，第５条证据 ｍ５的支持度较低，由
表３可以看出，第 ５条证据与其他 ５条证据相冲
突。然后利用式（７），对权重 ｗ进行归一化，得
ｗ＝［１．５９　１．５４　１．５０　０．９９　０．２０　１．３８］

再利用式（８），对表 ２中证据组进行折扣计
算，得到新的证据组，结果如表３所示。

最后利用 ＰＣＲ６组合规则对折扣证据进行组
合，得到结果如表４所示。

由表２可以看出，第 ４条证据分别赋予目标
Ａ、Ｂ的 ＢＰＡ分别为 ０．４、０．３，所以第 ４条证据的
不确定较高；而第 ５条证据赋予目标 Ａ、Ｂ的ＢＰＡ
分别为０．１、０．７，即证据５比较信任目标Ｂ，而

表 ２　证据组 ＢＰＡｓ

Ｔａｂｌｅ２　ＥｖｉｄｅｎｃｅｇｒｏｕｐＢＰＡｓ

ｍｉ（·）
ＢＰＡ

Ａ Ｂ ＡＢ Ｃ ＡＣ ＢＣ ＡＢＣ

ｍ１ ０．７ ０．１ ０．１ ０．１ ０ ０ ０

ｍ２ ０．６ ０．２ ０ ０．１ ０ ０ ０．１

ｍ３ ０．６ ０．０５ ０ ０．０５ ０ ０ ０．３

ｍ４ ０．４ ０．３ ０ ０．２ ０．１ ０ ０

ｍ５ ０．１ ０．７ ０ ０．１ ０ ０ ０．１

ｍ６ ０．９ ０．０５ ０ ０．０５ ０ ０ ０

表 ３　折扣证据组 ＢＰＡｓ

Ｔａｂｌｅ３　ＤｉｓｃｏｕｎｔｅｄｅｖｉｄｅｎｃｅｇｒｏｕｐＢＰＡｓ

ｍｉ′（·）
ＢＰＡ

Ａ Ｂ ＡＢ Ｃ ＡＣ ＢＣ ＡＢＣ

ｍ′１ ０．７４ ０．１１ ０．０４ ０．１１ ０ ０ ０

ｍ′２ ０．６４ ０．２１ ０ ０．１１ ０ ０ ０．０５

ｍ′３ ０．７２ ０．０６ ０ ０．０６ ０ ０ ０．１６

ｍ′４ ０．４０ ０．３０ ０ ０．２０ ０．１０ ０ ０

ｍ′５ ０．０３ ０．２１ ０ ０．０３ ０ ０ ０．７３

ｍ′６ ０．９０ ０．０５ ０ ０．０５ ０ ０ ０

表 ４　算例不同组合规则计算结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

ｒｕｌｅｓｏｆｅｘａｍｐｌｅ

组合规则 ｍｉ（Ａ）ｍｉ（Ｂ）ｍｉ（ＡＢ）ｍｉ（Ｃ）ｍｉ（ＡＣ）ｍｉ（ＢＣ）ｍｉ（ＡＢＣ）

ＰＣＲ１ ０．５７ ０．２２ ０．０２ ０．１０ ０．０２ ０ ０．０８

ＰＣＲ２ ０．５７ ０．２２ ０．０２ ０．１０ ０．０２ ０ ０．０８

ＰＣＲ３ ０．６７ ０．２４ ０ ０．０６ ０ ０ ０．０４

ＰＣＲ５ ０．４６ ０．３５ ０．０１ ０．０７ ０．０１ ０ ０．１０

ＰＣＲ６ ０．７２ ０．２１ ０ ０．０３ ０ ０ ０．０４

本文方法 ０．７７ ０．０７ ０ ０．０２ ０ ０ ０．１４

其余的４条证据都赋予目标 Ａ较高的信度，所以
证据 ５是一条冲突度较高的证据。通过分析可
知，６条证据的组合结果应该偏向目标 Ａ。由表 ４
可知，相比于其他几种常见的组合方法，本文提出

的基于二次组合的冲突证据决策方法得到较好的

组合结果，有效地解决冲突证据组合问题。

６　结　论

本文针对现有冲突证据决策方法存在的一系

列问题，提出新的基于二次组合的冲突证据决策

方法。首先本文通过分析现有基于修正数据源的

冲突证据决策方法的一般流程，给出新的基于二

次组合的冲突证据决策方法流程图，并给出乘性

归一化规则。算例研究表明，由于乘性归一化规

则与证据理论组合规则的乘性法则相呼应，能得

到更好的组合效果。其次，通过分析现有冲突度

量函数的不足，提出基于 ｐｉｇｎｉｓｔｉｃ向量角的冲突
证据度量函数，并通过分析得到新的证据度量函

数，满足范数理论的对称性、正定性、齐次性和三

角不等式性质。然后，对基于二次组合的冲突证

据决策的计算量进行分析，通过与原有证据理论

方法的比较发现，新方法相比于现有方法，计算量

减少将近５～１０ｄＢ，计算量得到较大的改进。最
后，通过与不同组合规则的比较发现，所提新方法

在处理冲突证据组合时，能得到更好的组合效果。
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　作者简介：

　赵静　女，博士研究生。主要研究方向：不确定推理、目标

识别。
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　第 ９期 赵静，等：冲突证据决策新方法及应用

关欣　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：信息对抗、

目标跟踪与识别。

刘海桥　男，硕士研究生。主要研究方向：不确定推理、目标

识别。
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ｐｌｉｃａｔｉｖｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｒｕｌｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｎｄａｎｅｗｍｕｌｔｉｐｌｉｃａｔｉｖｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｒｕｌｅｉｓａｎａｌｙｚｅｄｂｙｅｘａｍｐｌｅｔｏ
ｖｅｒｉｆｙｉｔｓｒａｔｉｏｎａｌｉｔｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｃｏｎｆｌｉｃｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｆｕｎｃｔｉｏｎａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ａ
ｎｅｗｃｏｎｆｌｉｃｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒａｔｉｏｎａｌｉｔｙｏｆｔｈｅｃｏｎｆｌｉｃｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓａｎａ
ｌｙｚｅｄ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｅｘａｍｐｌｅｓａｎｄｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｅｖｉｄｅｎｃｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｒｕｌｅｓ，ｉｔｉｓ
ｓｈｏｗｎｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｎｏｔｏｎｌｙｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｍｏｕｎｔ，ｂｕｔａｌｓｏｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｎｆｌｉｃｔｅｖｉｄｅｎｃｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ；ｃｏｎｆｌｉｃｔｍｅｔｒｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎ；ｍｕｌｔｉｐｌｉｃａｔｉｖｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎｒｕｌｅ；
ｅｖｉｄｅｎｃｅｔｈｅｏｒｙ；ｑｕａｄｒａｔｉｃｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０５０８１３：３８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０５０６．１０２５．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（９１５３８２０１，６１６７１４６３，６１５７１４５４）；ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ＥｘｃｅｌｌｅｎｃｅＹｏｕｔｈＴａｌｅｎｔＦｕｎｄ（２０１７ＪＣＪＱ２Ｑ００３）；ＴａｉｓｈａｎＳｃｈｏｌａｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｐｅｃｉａｌＦｕｎｄ（ｔｓ２０１７１２０７２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：５９７２６８９１４＠ｑｑ．ｃｏｍ
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基于小波域清晰度评价的光场全聚焦图像融合

谢颖贤，武迎春，王玉梅，赵贤凌，王安红

（太原科技大学 电子信息工程学院，太原 ０３００２４）

　　摘　　　要：传统全聚焦图像融合以相机多次曝光拍摄的多聚焦图像为基础，光场相机
在单次曝光后可计算空间任意深度的重聚焦图像，为后期全聚焦图像的获取提供便利。提出

了一种基于小波变换的光场全聚焦图像获取算法，可有效避免传统空域图像融合算法的块效

应，获得较高质量的全聚焦图像。该算法通过对微透镜阵列光场相机获得的 ４Ｄ光场数据进
行空间变换与投影，得到用于全聚焦图像融合的重聚焦图像，对各帧重聚焦图像进行小波分解

提取高、低频子图像集，提出区域均衡拉普拉斯算子、像素可见度函数分别构建融合图像的高、

低频小波系数实现图像融合，其性能优于传统的区域清晰度评价函数。实验验证了所提算法

的正确性和有效性，采用 Ｌｙｔｒｏ光场相机的原始数据计算了融合全聚焦图像，与传统图像融合
算法相比，人眼视觉效果更好，客观图像指标也得到了提高。

关　键　词：光场相机；数字重聚焦；全聚焦；小波变换；拉普拉斯算子；区域清晰度；
图像可见度

中图分类号：ＴＮ９１１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８４８０７

　　伴随着计算摄影学新型学科领域的兴起及光
场成像理论的发展，光场相机成为近十年来国内

外诸多领域关注的热点。相对于传统相机，微透

镜光场相机在主镜头后加入了微透镜阵列同时记

录空间光线的位置与方向信息
［１］
。多维度光场

信息的记录为光场相机后期图像的处理及应用提

供了便利，如利用光场相机数字重聚焦、全聚焦图

像生成及深度信息计算等
［２４］
。光场相机可以在

单次拍照后计算空间任意深度的重聚焦图像，是

光场相机得以普遍关注的最突出技术亮点
［１２］
。

基于此，各类光场高质量纹理图像获取及高精度

深度信息计算得到深入研究。由于不受传统相机

多次对焦拍摄获取多聚焦图像的限制，基于光场

数字重聚焦技术的全聚焦图像融合成为光场相机

的一个重要分支应用，其对于后期纹理图像及深

度图像的超分辨率重构、光场视频文件的生成也

具有重要意义
［５］
。

目前，针对传统图像的全聚焦融合主要分为

空间域
［６７］
和变换域

［８１１］
。空间域基于像素或块

进行清晰度评价，从不同图像中提取质量好的像

素来构成全聚焦图像，计算时间快但存在块效应

问题
［６］
。变换域将图像分解为不同分辨率层或

不同频带的子图像，通过评价重建分辨层或子图

像构建重聚焦图像，可有效避免块效应
［９］
。作为

变换域的一种普遍方法，小波变换将待融合图像

分解到一系列频率信道中，利用其分解后的塔形

结构构建高、低频子图像，分别对高、低频子图像

进行融合后经小波反变换得到全聚焦图像。小波

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909018&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ９期 谢颖贤，等：基于小波域清晰度评价的光场全聚焦图像融合

变换融合图像的质量决定于高、低频子图像的融

合规则选择：对于低频子图像，一般采用均值计算

法实现融合；对于高频子图像，常采用 Ｓｏｂｅｌ算
子、Ｐｒｅｗｉｔｔ算子及拉普拉斯算子等进行评价建立
融合规则

［１２１４］
。

为了有效避免传统空域图像融合算法的块效

应，获得较高质量的光场全聚焦图像，本文采用小

波变换的方法来进行图像的融合。首先解码 ４Ｄ
光场并采用数字重聚焦算法得到不同深度的重聚

焦图像；然后通过对各重聚焦图像集进行小波分

解及塔型重构构建高、低频子图像集；最后提出区

域均衡拉普拉斯算子、像素可见度函数分别构建

融合图像的高、低频小波系数实现图像融合。该

算法有效实现了光场原始数据到全聚焦图像的转

化，且图像融合质量较传统算法有所提高。

１　不同空间深度的重聚焦图像计算

图１为光场的双平面参数化模型。空间任一
光线均可用其与两平面的交点确定，设光场相机的

主透镜平面为（ｕ，ｖ）面，传感器平面为（ｘ，ｙ）面，光
场相机记录的４Ｄ光场为 ＬＦ（ｘ，ｙ，ｕ，ｖ），由经典光

辐射公式可得到全光相机焦平面的积分图像
［１］
：

ＩＦ（ｘ，ｙ）＝
１
Ｆ２∑

Ｕ

ｕ＝１
∑
Ｖ

ｖ＝１
ＬＦ（ｘ，ｙ，ｕ，ｖ） （１）

式中：Ｆ为主透镜平面和传感器平面间的距离；用
Ｘ×Ｙ×Ｕ×Ｖ表示 ４Ｄ光场矩阵 ＬＦ（ｘ，ｙ，ｕ，ｖ）的
大小。如果将像平面（传感器平面）与主透镜平

面的距离由 Ｆ变为 Ｆ′，新的 ４Ｄ光场矩阵用
ＬＦ′（ｘ′，ｙ′，ｕ′，ｖ′）表示，此时相机焦平面重聚焦图
像表示为

ＩＦ′（ｘ′，ｙ′）＝
１
Ｆ′２∑

Ｕ′

ｕ′＝１
∑
Ｖ′

ｖ′＝１
ＬＦ′（ｘ′，ｙ′，ｕ′，ｖ′） （２）

令 Ｆ′＝αｎＦ，其中 αｎ为调焦系数，为了方便
图形表示，取 ４Ｄ空间的一个切面来得到坐标间
的几何关系，如图２所示。

根据相似三角形原理，可得到新光场与原始

光场的坐标满足
［１］
：

ｘ′＝ｕ＋（ｘ－ｕ）αｎ ＝αｎｘ＋（１－αｎ）ｕ （３）

图 １　双平面参数化模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｐｌａｎｅｐａｒａｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌ

图 ２　光场相机数字重聚焦原理

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｇｉｔａｌｒｅｆｏｃｕｓｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｃａｍｅｒａ

ｕ′＝ｕ （４）
同理可得到：

ｙ′＝ｖ＋（ｙ－ｖ）αｎ ＝αｎｙ＋（１－αｎ）ｖ （５）
ｖ′＝ｖ （６）

式（３）～式（６）可表示为矩阵形式：
［ｘ′，ｙ′，ｕ′，ｖ′］Ｔ ＝Ｂαｎ·［ｘ，ｙ，ｕ，ｖ］

Ｔ
（７）

式中：Ｂαｎ为坐标变换矩阵，具体形式为

Ｂαｎ ＝

αｎ ０ １－αｎ ０

０ αｎ ０ １－αｎ
０ ０ １ ０













０ ０ ０ １

（８）

式（７）也等价于：
［ｘ′，ｙ′，ｕ′，ｖ′］＝［ｘ，ｙ，ｕ，ｖ］·ＢＴαｎ （９）

根据式（９），式（２）可改写为

ＩαｎＦ（ｘ，ｙ）＝
１
α２ｎＦ

２∑
Ｕ

ｕ＝１
∑
Ｖ

ｖ＝１
ＬＦ（［ｘ，ｙ，ｕ，ｖ］·Ｂ

Ｔ
ａｎ
）

（１０）
改变 αｎ的取值，即可达到改变像平面的位置

的目的，继而得到不同空间深度重聚焦图像。

２　小波域光场高、低频子图像融合

根据小波变换图像融合理论，通过小波变换

将待融合图像分解到一系列频率信道中，利用其

分解后的塔型结构构建高、低频子图像，该过程可

描述为

ｗＨαｎ（ｉ，ｊ）＝ＷＨ［ＩαｎＦ（ｘ，ｙ）］ （１１）

ｗＬαｎ（ｉ，ｊ）＝ＷＬ［ＩαｎＦ（ｘ，ｙ）］ （１２）
式中：（ｘ，ｙ）表示图像坐标；（ｉ，ｊ）表示小波域坐
标；Ｗ［·］表示小波塔型分解操作符；ＷＨ［·］表
示小波塔型分解后提取高频系数（高频子图像）；

ＷＬ［·］表示小波塔型分解后提取低频系数（低频
子图像）。根据各重聚焦图像的高、低频子图像

矩阵，运用清晰度评价函数计算融合后的高、低频

子图像的系数，最后进行小波逆变换可得到全聚

焦图像。
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小波变换图像融合方法的核心在于建立有效

的高、低频子图像清晰度评价函数
［９，１４］

，本文针对

现有民用级光场相机拍摄图像对比度不高、经数

字重聚焦技术获得的重聚焦图像集分辨率有限、且

存在由标定误差造成的局部噪声等特点，建立高频

系数区域均衡拉普拉斯（ＢａｌａｎｃｅｄＬａｐｌａｃｅｂａｓｅｄｏｎ
ｌｏｃａｌａｒｅａ，ＢＬ）算子、低频系数像素可见度（Ｐｉｘｅｌ
Ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙ，ＰＶ）函数的清晰度评价函数实现光场

全聚焦图像生成，具体算法流程如图３所示。
光场原图像经相机解码后得到 ４Ｄ光场，选

择不同的 αｎ（ｎ＝１，２，…），利用数字重聚焦技术
得到不同空间深度的重聚焦图像 ＩαｎＦ；计算每一

帧重聚焦图像的小波高、低频子图像 ｗＨαｎＦ、ｗ
Ｌ
αｎＦ
，

高、低频子图像分别采用 ＢＬ算子和 ＰＶ函数作为
图像融合清晰度评价指标，实现高低频系数的融

合；最后经小波逆变换得到融合后的全聚焦图像。

图 ３　光场全聚焦图像融合流程

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄａｌｌｉｎｆｏｃｕｓｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ

２．１　基于区域均衡拉普拉斯算子的高频系数融合
小波变换的高频子图像反映图像的亮度突变

特性，即边界特性，拉普拉斯算子能对任何走向的

边界和线条进行锐化，且保持各向同性特性，在对

高频子图像进行清晰度评价时被广泛使用。针对

拉普拉斯算子在 ｘ方向和 ｙ方向的二阶导数极可
能出现符号相反的情况，如图４（ａ）所示，Ｎａｙａｒ和
Ｎａｋａｇａｗａ［１１］提出改进的拉普拉斯能量和（Ｓｕｍｏｆ
ＭｏｄｉｆｉｅｄＬａｐｌａｃｅ，ＳＭＬ），可有效避免了两方向的
能量抵消，同时引入窗口的思想来计算区域拉普

拉斯能量和，可有效提高算法的抗噪能力。之后，

ＳＭＬ又充分考虑了周边点对当前位置清晰度评
价函数的影响，改进为水平、垂直以及斜对角线

（４５°、１３５°方向）共８个方向的梯度能量和。区域
拉普拉斯能量求和的方法可提高图像融合质量，

同时也增加了计算所需时间。基于此，本文提出

区域均衡拉普拉斯算子，通过增加二阶导的数量

和方向来实现能量均衡，该算法的表达式为

ＢＬαｎ（ｉ，ｊ）＝
１ [Ｓ×Ｔ ∑

－１

ｓ＝－（Ｓ－１）／２
∑
（Ｔ－１）／２

ｔ＝－（Ｔ－１）／２

１
ｓ２＋ｔ槡

２
·

　　 ２ｗＨαｎ（ｉ，ｊ）－ｗ
Ｈ
αｎ
（ｉ＋ｓ，ｊ＋ｔ）－

　　ｗＨαｎ（ｉ－ｓ，ｊ－ｔ） ＋ ∑
－１

ｔ＝－（Ｔ－１）／２

１
ｔ ２ｗ

Ｈ
αｎ
（ｉ，ｊ）－

　　ｗＨαｎ（ｉ，ｊ＋ｔ）－ｗ
Ｈ
αｎ
（ｉ，ｊ－ｔ ]） （１３）

图 ４　基于拉普拉斯算子的高频子图像清晰度评价

Ｆｉｇ．４　Ｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｕｂｉｍａｇｅｓｈａｒｐｎｅｓｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎＬａｐｌａｃｅｏｐｅｒａｔｏｒ

式中：ｗＨａｎ表示不同空间深度各重聚焦图像经小波
分解后各自的高频子图像，ｎ＝１，２，…，Ｎ，Ｎ为参
与全聚焦图像融合的重聚焦图像帧数；Ｓ×Ｔ表示
均衡区域大小，且 Ｓ、Ｔ只能取奇数；ｓ、ｔ分别为水
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　第 ９期 谢颖贤，等：基于小波域清晰度评价的光场全聚焦图像融合

平、垂直方向二阶导步长；
１
ｓ２＋ｔ槡

２
、
１
ｔ
为权重因

子，距离中心点越近的点，权重因子越大，对拉普

拉斯算子值贡献越大，反之，距离中心点越远，对

拉普拉斯算子值贡献越小。图 ４（ｂ）即为 Ｓ＝５、
Ｔ＝５时的均衡拉普拉斯算子。

考虑到微透镜标定误差会引起重聚焦图像产

生局部噪声，拉普拉斯算子对噪声敏感的缺点，在

对高频子图像进行融合前先进行双边滤波预处

理，本文基于区域均衡拉普拉斯算子的高频系数

融合规则可表述为：根据式（１３）计算 Ｎ帧待融合
图像中任意２幅图像对应拉普拉斯算子的差值，
记为Ｄ，Ｄ＝（ＢＬαＡ（ｉ，ｊ）－ＢＬαＢ（ｉ，ｊ）），当所有差值
Ｄ的最小值大于某一门限阈值时，取均衡拉普拉
斯：能量最大者对应的高频系数 ｗＨαｐ作为融合系数，

当差值小于门限阈值时，由多帧图像高频系数乘以

权重因子来决定最后的融合系数。具体公式为

ｗＨＦ（ｉ，ｊ）＝
ｗＨαｐ（ｉ，ｊ） ｍａｘ（ＢＬαｎ（ｉ，ｊ））

　ｍｉｎ（Ｄ）≥ ＨＨ

∑
Ｎ

ｎ＝１
ｋｎｗ

Ｈ
αｎ
（ｉ，ｊ）　　 　ｍａｘ（Ｄ）＜Ｈ

{
Ｈ

（１４）
式中：ｍａｘ（·）、ｍｉｎ（·）分别为取最大值、最小值
操作；ＨＨ为自定义门限阈值（本文 ＨＨ取０．１）；权
重因子 ｋｎ计算式为

ｋｎ ＝ＢＬαｎ（ｉ，ｊ） ∑
Ｎ

ｎ＝１
ＢＬαｎ（ｉ，ｊ） （１５）

２．２　基于像素可见度函数的低频系数融合
小波塔型分解得到的低频系数，主要反映了

原图像的平均灰度特征。计算低频融合系数的最

简单方法是加权平均法
［１４］
，但加权平均法会降低

融合图像的对比度并丢失原图像中一些有用信

息。此外，空间频率法、点锐度算子等一些计算梯

度的方法也被应用到低频融合系数的计算

中
［１４１５］

。在本文的光场图像低频系数融合中，借

鉴了基于人类视觉特性的图像可见度（ＩｍａｇｅＶｉｓ
ｉｂｉｌｉｔｙ，ＩＶ）的概念［８９］

，其定义如下：

ＶＩ＝ １
Ｐ×Ｑ∑

Ｐ

ｉ＝１
∑
Ｑ

ｊ＝１

１( )Ｉ
γ Ｉ（ｉ，ｊ）－Ｉ

Ｉ
（１６）

式中：Ｐ×Ｑ表示图像 Ｉ（ｉ，ｊ）的大小；Ｉ为图像 Ｉ（ｉ，
ｊ）的平均值；γ为视觉常量，其取值范围为 ０．６～
０．７。ＩＶ的值越大，代表图像可见度越高。

在低频子图像的融合过程中，如果直接采用

式（１６）计算，只能得到整幅图像的 ＩＶ值，无法用
于多幅图像的区域级或像素级融合。为了合理建

立有效的低频系数评价指标，对式（１６）进行改

进，建立基于像素的图像可见度函数，具体表达

式为

ＰＶ（ｉ，ｊ）＝ １
Ｓ×Ｔ ∑

（Ｓ－１）／２

ｓ＝－（Ｓ－１）／２
∑

（Ｔ－１）／２

ｔ＝－（Ｔ－１）／２

１
珔ｗＬα

( )
ｎ

γ

·

　　
ｗＬαｎ（ｉ＋ｓ，ｊ＋ｔ）－珔ｗ

Ｌ
αｎ

珔ｗＬαｎ
（１７）

式中：Ｓ×Ｔ表示以当前像素点为中心的矩形邻
域，且 Ｓ、Ｔ只能取奇数；ｓ、ｔ分别为在矩形邻域内
水平、垂直方向的扫描步长；珔ｗＬαｎ为 Ｓ×Ｔ区域像素

的平均灰度值。在低频系数融合过程中，采用与

高频系数相同的融合规则。

３　实验结果与分析

为验证本文算法的有效性，采用 Ｌｙｔｒｏ光场相
机拍摄的原图像进行了实验（实验测试数据来源

于文献［３］）。图 ５（ａ）为光场原图像，图 ５（ｂ）、
（ｃ）、（ｄ）分别为 α＝０．５２，０．７８，０．９８时根据
式（１０）计算得到的 ３幅不同空间深度的重聚焦
图像，聚焦深度从前景逐渐变化到背景。图 ５（ｅ）
为采用本文算法计算得到的全聚焦图像，红色虚

线所框区域清晰度明显高于图５（ｂ）对应区域，黄
色虚线所框区域清晰度明显高于图 ５（ｃ）对应区
域，白色虚线所框区域清晰度明显高于图５（ｄ）对

图 ５　基于本文算法的 Ｌｅａｖｅｓ样本图像融合

Ｆｉｇ．５　ＩｍａｇｅＬｅａｖｅｓｆｕｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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应区域，可见本文算法可有效利用光场原图像得

到全聚焦图像。

为了从视觉上评价本文算法的优势，选取

３种经典的小波变换图像融合算法与本文算法进
行对比，这３种融合算法高频系数分别采用 Ｓｏｂｅｌ
算子、Ｐｒｅｗｉｔｔ算子、传统拉普拉斯算子作为清晰度
评价函数，低频系数均采用点锐度算子作为清晰

度评价函数，由于低频系数选用同一清晰度评价

函数，故在下文的表述中该 ３种算法分别简称为
Ｓｏｂｅｌ算法、Ｐｒｅｗｉｔｔ算法、Ｌａｐｌａｃｅ算法。实验数据
采用文献［３］的另外 ３组光场原图像（Ｆｌｏｗｅｒ、Ｆｏｒ
ｅｓｔ、Ｚｉｔｈｅｒ）。图６～图 ８为对应实验结果：图 ６～
图８的（ａ）、（ｂ）分别为３幅光场原图像对应 α＝１，
２时得到的２幅重聚焦图像，聚焦深度从前景变换
到背景；图６～图８的（ｃ）、（ｄ）、（ｅ）、（ｆ）分别为采
用 Ｓｏｂｅｌ算法、Ｐｒｅｗｉｔｔ算法、Ｌａｐｌａｃｅ算法及本文算
法对（ａ）、（ｂ）两幅图像融合后得到的结果。

从视觉效果看，图 ６中 Ｓｏｂｅｌ算法、Ｐｒｅｗｉｔｔ算
法得到的融合图像在虚线所框矩形区域的清晰度

明显不如本文算法；图 ７虚线所框区域 Ｓｏｂｅｌ算
法、Ｐｒｅｗｉｔｔ算法得到的清晰度也明显不如本文算
法；图８采用Ｐｒｅｗｉｔｔ算法融合的植物叶子对应的

图 ６　Ｆｌｏｗｅｒ样本图像不同融合算法对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｕｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

ｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅＦｌｏｗｅｒ

图 ７　Ｆｏｒｅｓｔ样本图像不同融合算法对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｕｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

ｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅＦｏｒｅｓｔ

图 ８　Ｚｉｔｈｅｒ样本图像不同融合算法对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｕｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

ｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅＺｉｔｈｅｒ
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清晰度也明显不如本文算法；说明本文算法在视

觉效果上具有一定优势。

另外，考虑到人眼视觉限制，本文进一步选取

了一些客观评价指标对图像质量进行评价，验证

所提算法的优越性。本文分别选取信息熵 Ｅ、平
均梯度 ＡＧ、图像清晰度 ＦＤ和图像边缘强度 ＥＩ作
为评价指标，对图 ６～图 ８中多种方法得到的全
聚焦图像的质量进行评价。其中 Ｅ是度量信息
大小的一个物理量，其值越大表示图像信息量越

大。ＡＧ可以敏感地反映图像对微小细节反差能
力，其值越高，代表它的能力越强。ＦＤ代表图像
清晰程度，其值越高，代表其清晰程度越好。ＥＩ
反映了图像的边缘强度，其值越高，代表图像边缘

越清晰，具体评价指标对应结果如表 １～表 ３所
示。对比表中数据可知，本文算法在图像的 ４种
客观评价指标上，均优于其他 ３种传统的小波变
换方法，体现了本文算法的可行性和有效性。

表 １　Ｆｌｏｗｅｒ样本图像不同融合算法性能指标比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｉｃｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｕｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅＦｌｏｗｅｒ

算法 Ｅ ＡＧ ＦＤ ＥＩ

Ｓｏｂｅｌ算法 ６．８６７６ ６．２４７０ ６．８９９１ ６６．５３４０

Ｐｒｅｗｉｔｔ算法 ６．８６３４ ５．８３２６ ６．３２７０ ６２．６４２０

Ｌａｐｌａｃｅ算法 ６．８８３０ ６．８６６８ ７．６８３７ ７２．３０７３

本文算法 ６．８８９６ ７．００５５ ７．８４９８ ７３．７２０３

表 ２　Ｆｏｒｅｓｔ样本图像不同融合算法性能指标比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｉｃｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｕｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅＦｏｒｅｓｔ

算法 Ｅ ＡＧ ＦＤ ＥＩ

Ｓｏｂｅｌ算法 ５．７５４４ ２．５３２８ ２．９１３６ ２６．５１５７

Ｐｒｅｗｉｔｔ算法 ５．７４９２ ２．２９０５ ２．５７６６ ２４．２７３５

Ｌａｐｌａｃｅ算法 ５．８０１１ ３．００１８ ３．５２３５ ３１．０１３４

本文算法 ５．８０９９ ３．０８７５ ３．６３０５ ３１．９０３３

表 ３　Ｚｉｔｈｅｒ样本图像不同融合算法性能指标比较

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｉｃｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｕｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅＺｉｔｈｅｒ

算法 Ｅ ＡＧ ＦＤ ＥＩ

Ｓｏｂｅｌ算法 ６．２９３５ ４．４６７５ ５．１８６５ ４８．３８５４

Ｐｒｅｗｉｔｔ算法 ６．２６９５ ４．０１８４ ４．５１８２ ４３．７５６６

Ｌａｐｌａｃｅ算法 ６．２７１６ ４．８６４９ ５．６７７３ ５２．４４７４

本文算法 ６．２９８７ ４．９４２５ ５．７９４０ ５３．１５０１

４　结　论

１）基于光场原图像，完成了光场解码、数字
重聚焦和全聚焦图像融合的全过程计算，利用小

波变换实现多帧重聚焦图像融合，避免了传统空

域图像融合算法造成的块效应。

２）在小波高频子图像的融合中，提出了基于
区域均衡拉普拉斯算子的清晰度评价函数；在小

波低频子图像融合中，提出了基于像素可见度的

清晰度评价函数，来提高全聚焦图像的融合质量。

３）实验结果表明，与传统的基于小波变换的
图像融合算法相比，利用本文算法得到的融合图

像的视觉效果更好，图像评价指标更高：与 Ｌａ
ｐｌａｃｅ算法相比，图像清晰度平均提高 ０．１２９９，图
像边缘强度平均提高１．００１９。
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ｃａｌｓｈａｒｐｎｅｓｓ；ｉｍａｇｅｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３２９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０５３０１１：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０５２９．１５０６．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍｓ： ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｏｆＣｈｉｎａ（６１６０１３１８）； ＳｈａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｆｏｒＹｏｕｔｈｓ

（２０１６０１Ｄ０２１０７８）；ｔｈｅＦｕｎｄｏｆＳｈａｎｘｉＫｅｙＳｕｂｊｅｃｔｓＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ；ｔｈｅＣｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｏｆＩｎｔｅｒｎｅｔ＋３Ｄ
ＰｒｉｎｔｉｎｇｉｎＳｈａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ；ＫｅｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＴｅａｍｏｆＳｈａｎｘｉ１３３１Ｐｒｏｊｅｃｔ；ＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＴｅａｍ
ｏｆＳｈａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ（２０１７０５Ｄ１３１０２５）；ＹｏｕｔｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＴａｉｙｕａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（２０１３２０２３）；
ＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａＳｃｈｏｌａｒｓｈｉｐＣｏｕｎｃｉｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｉｎｇｃｈｕｎｗｕ３０３０＠ｆｏｘｍａｉ．ｃｏｍ
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７２４

基于深度学习的无人机数据链信噪比估计算法

孙宇航１，曾国奇２，，刘春辉２，张多纳１

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 无人系统研究院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：无人机数据链通信受到各种自然与人为的干扰，信噪比（ＳＮＲ）是信道状态
和通信质量的有效评估指标。为解决传统估计算法信噪比估计精度不足的问题，提出了一种

卷积神经网络（ＣＮＮ）与长短时记忆（ＬＳＴＭ）网络结合的估计模型。利用仿真与实测相结合的
方式，构建了一个包含不同信噪比、调制方式、衰落信道等信息的无人机通信信号数据集；在网

络训练阶段，将样本序列进行分割，对分割后的每一部分序列使用 ＣＮＮＬＳＴＭ网络提取深度
特征，多次训练并保存模型参数；在测试阶段，利用构建好的测试集完成对算法的验证与测试，

得到信噪比估计值。实验表明，相比于传统信噪比估计算法与单一网络结构的深度学习算法，

所提算法的均方误差最低，实现了对信噪比的高精度估计。

关　键　词：无人机；信噪比（ＳＮＲ）估计；深度特征；卷积神经网络（ＣＮＮ）；长短时记忆
（ＬＳＴＭ）网络

中图分类号：ＴＮ９１１．６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８５５０９

　　地空数据链作为无人机系统的重要组成部
分，发挥着发送上行遥控指令和回传遥测侦察信

息等重要作用
［１］
。信噪比（ＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，

ＳＮＲ）是评价无人机通信系统信道环境和通信质
量的重要指标，精确的信噪比估计既可以为无人

机数据链提供功率控制、信道分配所需要的信息，

又可以促使数据链系统采用更高效的信号处理算

法来提高信息解调性能。

信噪比估计传统算法主要分为基于最大似然

（ＭａｘｉｍｕｍＬｉｋｅｌｉｈｏｏｄ，ＭＬ）估计法、统计量估计
法、谱分析（ＳｐｅｃｔｒｕｍＡｎａｌｙｓｉｓ，ＳＡ）估计法等。文
献［２］提出了基于 ＭＬ的高斯信道下低偏差信噪
比估计算法；文献［３］结合期望值最大化技术与
ＭＬ技术，研究了 ＳＩＭＯ（ＳｉｎｇｌｅＩｎｐｕｔＭｕｌｔｉｐｌｅＯｕｔ
ｐｕｔ）系统下高维度调制信号的信噪比估计方法，
扩大了 ＭＬ类算法的适用范围。ＭＬ估计法理论
上估计效果最接近克拉美罗下界（ＧｒａｍｅｒＲａｏ

ＬｏｗｅｒＢｏｕｎｄ，ＣＲＬＢ），但在低信噪比情况下性能
很差，且运算量较大。基于统计量估计法中分隔

符号矩算法由美国喷气推进实验室提出，已用于

美国航空航天局（ＮＡＳＡ）的深层空间研究中［４］
；

文献［５］研究了基于接收信号高阶统计量的改进
二阶四阶矩（Ｍ２Ｍ４）算法；文献［６］进一步研究了
该类算法在 ＳＩＭＯ系统中的性能。基于统计量估
计法计算简单，但需要数据足够多，并且随着调制

阶数的增加，高信噪比情况下估计误差较大。文

献［７］利用移动信道的功率谱特性，提出了一种
基于 ＳＡ的平均信噪比估计算法；文献［８］利用功
率谱提出一种无需先验信息的快速信噪比盲估计

算法。该类算法计算量小，但估计精度相对较低。

深度学习（ｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ）近年来在图像／视
频处理、自然语言处理等领域发展迅速，但在通信

信号领域的研究却刚刚起步。其中，文献［９］将
卷积神经网络 （ＣｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909019&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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ＣＮＮ）应用到通信信号的调制方式自动分类（Ａｕ
ｔｏｍａｔｉｃＭｏｄｕｌａｔｉｏｎＣｌａｓｓｉｃａｔｉｏｎ，ＡＭＣ）问题中，取
得较好的效果；文献［１０］提出了一种融合深度神
经网络的结构，在该问题中得到了更高的分类准

确率；文献［１１］使用深度学习算法，考虑载波频
率偏移、符号率和多径衰落的影响，实现了对无线

电通信信号的分类；文献［１２］提出了将一维信号
转化为类似图像的二维矩阵，使用二维 ＣＮＮ网络
实现信号分类。

目前，深度学习算法尚未在通信信号信噪比估

计问题得到应用，其主要难点在于：①网络层面：传
统的网络结构提取通信信号特征的能力有限；②数
据层面：缺少无人机通信信号公开的数据集。

针对以上问题，本文根据无人机数据链信号

的特点，提出一种 ＣＮＮ与长短时记忆（ＬｏｎｇＳｈｏｒｔ
ＴｅｒｍＭｅｍｏｒｙ，ＬＳＴＭ）网络结合的估计算法。通过
结合仿真数据与实测数据，构建了无人机通信信

号数据集，利用该数据集对网络模型进行训练。

使用 ＣＮＮＬＳＴＭ网络对分割后的信号进行特征
提取，得到特征向量，最终通过全连接层融合特征

并计算信噪比估计值。通过测试，验证了本文算

法可以很好地估计无人机数据链信号的信噪比。

１　ＣＮＮ与 ＬＳＴＭ网络适用性分析

在信噪比估计问题中，传统算法普遍根据待

测信号自身的特点进行估计，而没有用到其他信

号的数据。深度神经网络则是在经过大量信号数

据的训练后，自动提取待测信号的深度特征，并将

特征学习融入到了建立模型的过程中，减小单一

信号计算带来的误差，提高估计精度。因此，在数

据样本充足的情况下，深度学习算法可以更好地

实现对信噪比的估计。

ＣＮＮ模型［１３］
可以提取数据在空间结构上的

关系，在图像识别
［１４］
等领域有着出色的表现。

ＣＮＮ网络通过共享局部视野，减少了神经网络参
数的数量，并且通过权值共享使运算量降低。本

文将分割后的波形数据作为 ＣＮＮ模型的输入，每
个卷积层的输出经过非线性激活后作为下一个卷

积层的输入，利用多个卷积层堆叠的形式来更深

入地描述信号的空间属性。

时间属性对信号数据尤为重要，虽然 ＣＮＮ网
络可以很好地提取空间特征，但无法模拟时间序

列的变化，因此需要利用 ＬＳＴＭ模型时序地实现
网络中的信息传递，循环提取特征，反复学习并生

成新特征。由于待测无人机数据链序列普遍较

长，ＬＳＴＭ网络则可以解决处理长序列时会发生

的梯度爆炸或者梯度消失
［１５１６］

问题。

综上所述，ＣＮＮ和 ＬＳＴＭ网络分别在空间和
时间２个不同的维度对无人机数据链信号进行特
征提取，可以发掘不同信噪比的信号之间深层次

的差别。因此，本文选择 ＣＮＮＬＳＴＭ网络结构来
解决信噪比估计问题。

２　信噪比估计算法

无人机数据链信号具有信道空间特殊，信道

时间动态化等特点，针对这些特点，本节给出了基

于 ＣＮＮＬＳＴＭ网络的信噪比估计算法，网络模型
如图１所示。

本模型采用 ３层 ＣＮＮ网络刻画信号之间的
深层次差异，每个卷积层的卷积核尺寸都是不同

的，通过多次特征提取可以得到更多有效特征，这

种方式减少了学习参数，简化了最终特征图的结

构，便于网络之间融合。融合模型的剩余部分采

用 ＬＳＴＭ网络来学习并记忆信号数据时序特征，
在数据链信号信噪比估计的问题上，本文 ＬＳＴＭ
将每一个数据点作为一个时间步，将 ＣＮＮ网络的
输出特征图输入至 ＬＳＴＭ网络，最终的输出结果
表征信号的时序关联特征。

在训练阶段，首先把一条长序列的信号数据

分割成短序列，对每一段短序列使用一维 ＣＮＮ网
络提取特征，将生成的特征序列输入至 ＬＳＴＭ网
络进一步提取特征，最终在全连接层将每一段短

序列的特征融合，输出损失函数 ｌｏｓｓ，通过优化算
法迭代优化网络模型，继续训练下一条数据，直到

ｌｏｓｓ收敛，将模型参数保存，训练结束。本文采用
的优化算法是文献［１７］提出的 Ｎａｄａｍ算法，在
Ａｄａｍ算法的基础上加入了 Ｎｅｓｔｅｒｏｖ加速梯
度

［１８］
，既可以防止振荡与局部极值的出现，又可

以自适应地更新学习率。与其他算法相比，可以

得到更快的收敛速度与更好的收敛效果。

在测试阶段，对测试信号进行同样的分割处

理，将处理后的数据输入至已经训练好的网络模

型中，最终输出得到信噪比估计值与 ｌｏｓｓ值，测试
得到的 ｌｏｓｓ值可以直观地反映模型的训练效果。
２．１　数据分割

本文所提算法需要对训练集中的信号逐条进

行训练，将训练集信号数据表示为

Ｓｔｒａｉｎ ＝｛Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｋ｝ （１）
式中：Ｓｉ为训练信号序列。

训练集标签表示为

ｌａｂｌｅｔｒａｉｎ ＝｛ｓｎｒ１，ｓｎｒ２，…，ｓｎｒｋ｝ （２）
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式中：ｓｎｒｉ为信噪比真值。
在使用 ＬＳＴＭ模型提取特征时，遗忘门会读

取当前输入信息与上一时刻状态，通过 ｓｉｇｍｏｉｄ函
数输出一个 ０到 １之间的数值到当前细胞状态
中，这就不可避免地造成信息丢失。一些学者研

究人员尝试着改变 ＬＳＴＭ的门结构来解决这个问
题，但普遍没有取得预期效果。文献［１９］分析总
结了超过一万种 ＬＳＴＭ的变体结构，最终得到的
结论是相比于标准 ＬＳＴＭ结构，没有任何一种变
体结构可以有大幅度的改进。因此研究的重点转

移到了对数据本身的处理，如归一化、时频域转换

等。文献［１９］指出分割信号数据可以一定程度
地提升神经网络效果，并给出了基于分割窗的信

号数据分割算法，信号分割窗长度 Ｌ为其中的关

键参数。适当的数据分割可以将一个长序列分解

为几段短序列，减少在处理长序列时 ＬＳＴＭ网络
遗忘门对重要信息的丢失程度。

本文选择对每一条信号进行数据分割，把长

序列分解为若干等长的短序列，分别保存在不同

的数组中。设第 ｉ条输入信号的原始序列为
Ｓｉ ＝｛ｓｉ１，ｓｉ２，…，ｓｉｋ｝ （３）

分割过程如图２所示。
该条信号的标签为 ｌａｂｌｅｉ＝ｓｎｒｉ，分割窗口的

长度为 Ｌ。经过分割后的信号表示为
Ｘ＝｛Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｌ｝ （４）

Ｘｊ＝｛ｓｉ（ｊ－１）Ｌ＋１，ｓｉ（ｊ－１）Ｌ＋２，…，ｓｉｊＬ｝

　　１≤ ｊ≤ ｌ，ｊ∈ Ｎ （５）

图 １　基于 ＣＮＮＬＳＴＭ信噪比估计网络框架

Ｆｉｇ．１　ＮｅｔｗｏｒｋｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆＳＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＣＮＮＬＳＴＭ

图 ２　基于分割窗的信号数据分割算法示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｇｎａｌｄａｔａｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｓｐｌｉｔｗｉｎｄｏｗ

２．２　ＣＮＮ网络特征提取
将分割后的信号数据输入至图３所示网络结

构中，利用ＣＮＮ网络对Ｘ的每个子集分别进行特
征提取。本文使用的一维 ＣＮＮ网络采取 ３个卷
积层级联的结构，由于相比于二维图像数据，一维

信号数据结构简单、卷积运算时计算量小，因此没

有在卷积层之间加入池化层，避免了关键信息的

损失。

输入信号以图３中的 Ｘ１为例：
Ｘ１ ＝｛ｓｉ１，ｓｉ２，…，ｓｉＬ｝ （６）
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图 ３　ＣＮＮ网络运算流程图

Ｆｉｇ．３　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋ

设定卷积层１的卷积核大小为 ａ１，卷积层
２的卷积核大小为 ｂ１，卷积层 ３的卷积核大小
为 ｃ１，卷积计算过程如图３所示。

输入序列按照式（７）进行计算：
ｈｋｉ ＝ｆａ（（Ｗｋｘ）ｉ＋ｂｋ） （７）

式中：ｘ为输入序列；ｈｋｉ为第 ｉ个一维数据在第 ｋ

层进行卷积运算后的值；ｆａ为激活函数，如 ｔａｎｈ

和 ｓｉｇｍｏｉｄ等；Ｗｋ为该层的权重值；ｂｋ为对应的
偏置值。最终 ＣＮＮ网络输出的特征序列为
Ｃｉ ＝｛ｃｉ１，ｃｉ２，…，ｃｉＬ＋ａ＋ｂ＋ｃ－３｝ （８）

２．３　ＬＳＴＭ 网络特征进一步提取
将 ＣＮＮ网络输出的特征序列输入至 ＬＳＴＭ

网络中，该网络由（Ｌ＋ａ＋ｂ＋ｃ－３）个同构 ＬＳＴＭ
细胞构成，每个细胞单元按照时间顺序连接。

经过 ＬＳＴＭ网络后输出的特征序列表示为
Ｌｉ ＝｛ｌｉ１，ｌｉ２，…，ｌｉＬ＋ａ＋ｂ＋ｃ－３｝ （９）

ｌｉｊ ＝ｆｌｓｔｍ（ｃｉｊ，ｈｉｊ－１，Ｄｉｊ－１）

　　１≤ ｊ≤ Ｌ＋ａ＋ｂ＋ｃ－３，ｊ∈ Ｎ （１０）
式中：ｆｌｓｔｍ为 ＬＳＴＭ细胞前向计算方法；ｃｉｊ、ｈｉｊ－１和

Ｄｉｊ－１分别为当前细胞的输入、前一个细胞的输出

与前一个细胞的状态。

２．４　全连接层特征融合
对于 Ｘ中每一段信号 Ｘｉ（１≤ｉ≤ｌ），经过

ＣＮＮ网络与 ＬＳＴＭ网络之后都会输出一段特征序
列 Ｌｉ（１≤ｉ≤ｌ），将这些特征序列按照时间顺序排
列，得到一个维度为［ｌ（Ｌ＋ａ＋ｂ＋ｃ－３），１］的向
量 ｆ。

在全连接网络中本文选择２个全连接层级联
的方式，经过全连接网络计算后，最终输出矩阵为

Ｒ１×１，该矩阵的数值即为信噪比估计值 ｐｉ。选用
均方误差（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＭＳＥ）作为训练准确
程度的衡量标准，因此损失函数 ｌｏｓｓ可定义为

ｌｏｓｓ＝∑
ｋ

ｉ＝１
（ｐｉ－ｓｎｒｉ）

２／Ｋ （１１）

式中：Ｋ为批尺寸（ｂａｔｃｈ＿ｓｉｚｅ）的值。
在深度神经网络结构已经确定的情况下，可

以将网络表示为

ｐｊ＝ＷＳｊ＋Ｂ （１２）
式中：Ｗ为网络的权重矩阵；Ｂ为网络的偏置矩
阵。首先对网络中各个节点的参数进行初始化，

设初始参数分别为 Ｗ０和 Ｂ０，经过一次训练后，以
Ｗ为例，Ｎａｄａｍ优化函数对损失函数进行优化，
按照式（１３）～式（１７）计算并更新网络参数 Ｗ：
ｇｔ ＝

Δ

Ｆ（Ｗｔ） （１３）
ｍｔ ＝（ｇ１，ｇ２，…，ｇｔ） （１４）
Ｖｔ ＝φ（ｇ１，ｇ２，…，ｇｔ） （１５）

ΔＷｔ ＝ηｍｔ／Ｖ槡 ｔ （１６）
Ｗｔ＋１ ＝Ｗｔ－ΔＷｔ （１７）
式中：Ｆ为目标函数；η为初始学习率；ｍ和 Ｖ分
别为对梯度的一阶矩估计与二阶矩估计；和 φ
分别为计算梯度一阶矩与二阶矩的函数。

为了达到最小化 ｌｏｓｓ值的目的，每次训练完
成后，网络参数 Ｗ与 Ｂ都会更新，当 ｌｏｓｓ最终收
敛时，将网络模型的参数 Ｗ′与 Ｂ′保存。

３　实验验证

本节建立了一个包含信噪比等信息的无人机

通信信号数据集，并且对第 ２节所提出的基于
ＣＮＮＬＳＴＭ的信噪比估计算法进行实验验证。
３．１　实验准备

在进行实验之前，需要对数据集、对比模型、

评价模型指标以及实验平台的软硬件环境进行详

细的描述。

３．１．１　无人机通信信号数据集建立
目前，尚无公开可用的通信信号数据集，因此

本文基于真实的地理环境，结合无人机信号的特

点，通过仿真与实测相结合的方式生成信号数据。

数据集属性如表１所示。
编号：按照生成信号的顺序定义了信号数据

表 １　通信信号数据集属性

Ｔａｂｌｅ１　Ａｔｔｒｉｂｕｔｅｓｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｄａｔａｓｅｔ

序号 字段名 定义

１ 编号 数据样本的顺序

２ ＳＮＲ 信噪比

３ 调制类型 信息和载波结合的方式

４ 载波频率 通信信号的工作频段

５ 样本数 样本总共的条数

６ 信号长度 信号的序列长度

７ 码元速率 信道中码元传输的速率
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样本的编号。

ＳＮＲ：有效信号功率与噪声功率的比值，本数
据集的信噪比范围为 －１０～２０ｄＢ。

调制类型：常用的无人机通信信号调制方式

共有４种：２ＰＳＫ、４ＰＳＫ、８ＰＳＫ和１６ＱＡＭ。
载波频率：按照工信部颁布的无人机通信使

用频段：８４０．５～８４５、１４３０～１４４４和 ２４０８～
２４４０ＭＨｚ。

样本数：数据集中样本总条数，本数据集包含

１００００条数据，其中仿真８０００条，实测２０００条。
信号长度：每条信号的序列长度，本数据集中

单条信号长度为２０００个点。
码元速率：单位时间内通过信道的码元个数，

本数据集里码元速率的范围在５０００～２００００。
３．１．２　对比算法

本文将基于 ＣＮＮＬＳＴＭ网络的信噪比估计
算法与以下 ５种算法进行对比实验，其中 ＭＬ、
ＭＬＭ４、ＳＡ为传统估计算法，基于 ＣＮＮ和 ＬＳＴＭ
的深度学习为单一网络结构的估计算法。

１）ＭＬ估计算法
信噪比的 ＭＬ估计算法基于 ＭＬ估计理论。

将接收端的复信号分解为同相分量与正交分量，

分别得到有效信号的同相正交分量联合概率分布

函数与噪声的同相正交分量联合概率分布函数，

进而求得有效信号与噪声的功率估计值。利用

ＭＬ理论的重要性质：２个参量比值的估计等于
２个参量估计值的比值，可以求得信噪比估计值。

２）Ｍ２Ｍ４估计算法
Ｍ２Ｍ４估计算法主要利用了信号的能量与信

号矩的关系，在统计的基础上计算出接收信号的

二四阶矩，利用信号与噪声的独立性计算出信号

的功率和噪声的功率，从而计算出信噪比估计值。

３）ＳＡ估计算法
ＳＡ估计算法是将时域信号转换到频域进行处

理。首先利用傅里叶变换以及周期图法得到含噪

信号的功率谱，然后计算信号的起止频率，功率谱

分割为有效信号部分与噪声部分，最后，分别计算

每一部分的功率谱值，可计算得到信噪比估计值。

４）基于 ＣＮＮ的深度学习估计算法
将 ＣＮＮＬＳＴＭ网络结构中 ＬＳＴＭ部分去除，

单独使用 ＣＮＮ网络提取信号特征，生成的特征序
列直接输入至全连接层进行融合，信号数据处理

方法不变，训练与测试流程不变。

５）基于 ＬＳＴＭ的深度学习估计算法
将 ＣＮＮＬＳＴＭ网络结构中 ＣＮＮ部分去除，单

独使用 ＬＳＴＭ网络提取信号特征，生成的特征序

列直接输入至全连接层进行融合，信号数据处理

方法不变，训练与测试流程不变。

３．１．３　模型评价指标
对于不同信噪比估计算法，估计精度是评价

算法优劣的最重要的指标。参考损失函数 ｌｏｓｓ，
本文选择 ＭＳＥ作为估计精度的衡量标准。ＭＳＥ
计算公式可表示为

ＭＳＥ＝∑
Ｋ

ｋ＝１
（ｐｋ－ｓｎｒｋ）

２
（１８）

式中：ｓｎｒｋ为第 ｋ条信号的标签，即信噪比真值；
ｐｋ为该信号经过网络计算出的信噪比的估计值；
Ｋ为一次测试信号的总条数。通过计算测试集的
ＭＳＥ，可以准确直观地评价模型的精度。
３．１．４　实验平台及软硬件环境

本实验所使用的计算机配置如下：处理器为

英特尔酷睿 ｉ７８７００Ｋ；ＣＰＵ频率为 ３．７ＧＨｚ；内存
１６ＧＢ；ＧＰＵ为 ＮｖｉｄｉａＴＩＴＡＮＸＰ，显存１２ＧＢ；操作
系统为 ｕｂｕｎｔｕ１８．０４；程序设计语言为 Ｐｙｔｈｏｎ＋
ＭＡＴＬＡＢ；集成开发环境为 Ｐｙｃｈａｒｍ Ｃｏｍｍｕｎｉｔｙ
Ｅｄｉｔｉｏｎ２０１８．８．２与 ＭＡＴＬＡＢ２０１７ｂ。
３．２　实验结果

在实验验证阶段，从测试数据集中选取

８０００条信号作为训练集，剩余２０００条信号作为测
试集。使用训练集对 ２．１节所提出的深度网络进
行训练，训练参数如下：分割窗口长度 Ｌ取 ４００，训
练步数 ｓｔｅｐｓ取３００００，初始学习率 η取０．００５。

测试集信号属性与训练集相同，共有２０００条
信号，信噪比范围在 －１０～２０ｄＢ，调制类型包含
２ＰＳＫ、４ＰＳＫ、８ＰＳＫ和１６ＱＡＭ这 ４种，载波频率分
布在８４０．５～８４５、１４３０～１４４４和２４０８～２４４０ＭＨｚ
间，码元速率分布在５０００～２００００，每条信号长度
为２０００个点。

分别使用本文所提算法与 ＭＬ、Ｍ２Ｍ４、ＳＡ这
３种传统估计算法对测试集进行验证，并且将误
差结果与 ＣＲＬＢ作对比。为了便于观察，实验生
成的误差结果 ＭＳＥ均以对数形式表达。由图 ４
所示的比较结果可以看出，本文算法的估计精度

在各个信噪比的情况下均优于传统估计算法，估

计效果最接近 ＣＲＬＢ，证明了相比传统估计算法，
深度学习的估计算法可以更有效地提升信噪比估

计精度。

为了验证 ＣＮＮＬＳＴＭ网络结构的收敛性，本
文将 ＣＮＮＬＳＴＭ网络结构替换为单独的 ＣＮＮ网
络与单独的 ＬＳＴＭ网络，分别以相同的训练参数
进行训练。训练参数如下：分割窗口长度 Ｌ取
４００，训练步数 ｓｔｅｐｓ取 ３００００，初始学习率 η取
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０．００５。将每一次训练的 ｌｏｓｓ值保存，图 ５展示了
ｌｏｓｓ随训练步数变化的趋势，可以看出：ＬＳＴＭ网
络收敛速度较慢；ＣＮＮ网络则在收敛过程中振荡
比较严重；ＣＮＮＬＳＴＭ网络无论在收敛速度还是
收敛精度上均优于其他２种网络。

在估计精度对比方面，分别使用已经训练好

的３种模型对测试集进行实验，同样将误差结果
ＭＳＥ以对数形式表达，结果如图 ６所示。由图 ６
可以发现，ＣＮＮＬＳＴＭ网络预测精度远高于 ＣＮＮ
网络，除了在信噪比为１５ｄＢ时预测精度与 ＬＳＴＭ
网络几乎相同，其余信噪比情况效果均好于

ＬＳＴＭ网络。
为了验证码元速率对网络估计性能的影响，

在测试集中将码元速率为 ５０００、１００００、１５０００、
２００００的信号分别提取出来构建测试子集，将每
个测试子集的信号输入至已训练好的 ＣＮＮＬＳＴＭ
网络中进行验证，结果如图 ７所示。由图 ７可以
发现，在信噪比相同时，网络对不同码元速率的信

号估计精度差异很小，因此说明码元速率对于网

图 ４　不同估计算法精度对比

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｃｃｕｒａｃｙｂｅｔｗｅｅｎＣＮＮＬＳＴＭ

ｎｅｔｗｏｒｋａｎｄｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

图 ５　不同网络结构的训练损失变化对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｌｏｓｓｃｈａｎｇｅｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

络估计效果影响较小。

为了进一步验证分割窗长度 Ｌ对网络估计性
能的影响，将不使用数据分割的网络与分割窗长

度分别取 １０００、５００、４００、２００、１００的网络进行对
比实验。

以相同的训练参数分别训练每个网络并保存

模型，训练步数 ｓｔｅｐｓ取 ３００００，初始学习率 η取
０．００５，测试结果如表２所示。观察可得当信噪比
为 －１０～１５ｄＢ的情况下，Ｌ取 ４００时 ＭＳＥ值最
低；信噪比为２０ｄＢ的情况下，Ｌ取 ５００时 ＭＳＥ值
为０．０２１，稍低于 Ｌ取４００时的０．０２３。将表 ２中
数据表示在图 ８中，可以发现：分割窗长度 Ｌ＞
４００时，相比与未经数据分割的模型，估计精度随
Ｌ值的减小而提高；Ｌ＝４００时，性能最佳；当 Ｌ值
继续减小，估计性能急剧下降，图８中 Ｌ为２００与
１００时误差非常大。

综上所述，深度神经网络利用大量数据训练

并建立模型，减少了单一测试信号计算带来的误

差，因此整体表现优于传统算法；ＣＮＮ和 ＬＳＴＭ网

图 ６　不同网络结构的测试精度对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｓｔａｃｃｕｒａｃｙｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

图 ７　不同码元速率的测试精度对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｅｓｔａｃｃｕｒａｃｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｙｍｂｏｌｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｅｓ
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表 ２　不同分割窗长度实验结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｌｉｔｗｉｎｄｏｗｌｅｎｇｔｈｓ

分割窗长度
损失 ＭＳＥ

ＳＮＲ＝－１０ｄＢ ＳＮＲ＝－５ｄＢ ＳＮＲ＝０ｄＢ ＳＮＲ＝５ｄＢ ＳＮＲ＝１０ｄＢ ＳＮＲ＝１５ｄＢ ＳＮＲ＝２０ｄＢ

无分割 ４．４１７ １．５４２ ０．９１１ ０．７９６ ０．７２６ ０．４２３ ０．３１５

１０００ ３．５４７ ０．８９６ ０．６２４ ０．４４１ ０．２７２ ０．１３７ ０．０９５

５００ ２．７１６ ０．５６２ ０．２１１ ０．１４６ ０．０９２ ０．０６３ ０．０２１

４００ ２．４３６ ０．４４６ ０．１６５ ０．０６３ ０．０６５ ０．０４３ ０．０２３

２００ ８．８１１ ６．４２８ ３．３４７ ３．５７４ ２．９１６ ４．４６７ ５．３２４

１００ １３．４２４ １１．７５６ ８．８１５ ７．７４１ ７．６２９ ９．９４５ ７．４５３

　　注：最小 ＭＳＥ值由下划线标记。

图 ８　不同分割窗长度对测试精度的影响

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｐｌｉｔｗｉｎｄｏｗｌｅｎｇｔｈｏｎｔｅｓｔａｃｃｕｒａｃｙ

络分别在空间和时间２个不同的维度对无人机数
据链信号进行特征提取，具有更强的特征提取能

力，可以发掘信号间更深层次的差异，所以融合网

络模型的训练收敛速度估计精度均高于单一网络

模型；ＬＳＴＭ网络在处理长序列时，每个单元会利
用遗忘门将部分信息丢弃，如果序列过长，后面单

元的遗忘门会丢弃一些前面序列的重要信息，造

成了部分特征丢失，而适当的数据分割可以减小

单次通过网络序列的长度，减少了特征的丢失，所

以序列分割会使估计精度有一定的提升。但如果

分割窗长度太短，深度网络无法对每一部分过短

的序列提取特征，造成了更多的信息丢失，因此会

出现估计性能急剧下降的现象。

４　结　论

本文基于 ＣＮＮＬＳＴＭ深度神经网络，提出了
一种无人机信号的信噪比估计算法，并根据实际

地理环境信息建立了无人机通信信号数据集。通

过分析和实验结果表明：

１）与传统估计算法相比，深度神经网络在无
人机通信信号信噪比估计方面整体性能更优。

２）ＣＮＮＬＳＴＭ网络模型比单一的 ＣＮＮ网络
或 ＬＳＴＭ网络提取特征能力更强，得到的模型估

计精度更高。

３）在一定范围内，信号分割窗长度越小，
ＣＮＮＬＳＴＭ网络的性能越好；然而如果分割窗长
度太小，网络性能急剧下降。

本文使用的数据分割算法能够提升深度神经

网络的性能，但目前数据分割算法是将长序列分

成几段等长的短序列，如何更科学地分割信号数

据，根据不同信号的特点将其分割成若干段长度

不同的短序列，进而进一步提高估计精度，则是下

一步需要深入研究的工作。
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［１６］ ＧＨＯＳＨＳ，ＶＩＮＹＡＬＳＯ，ＳＴＲＯＰＥＢ，ｅｔａｌ．ＣｏｎｔｅｘｔｕａｌＬＳＴＭ

（ＣＬＳＴＭ）ｍｏｄｅｌｓｆｏｒｌａｒｇｅｓｃａｌｅＮＬＰｔａｓｋｓ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１６

０５３１）［２０１８１０１５］．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｒｅｓｅａｒｃｈｇａｔｅ．ｎｅｔ／ｐｕｂｌｉ

ｃａｔｉｏｎ／３０１８５７３９３＿Ｃｏｎｔｅｘｔｕａｌ＿ＬＳＴＭ＿ＣＬＳＴＭ＿ｍｏｄｅｌｓ＿ｆｏｒ＿

Ｌａｒｇｅ＿ｓｃａｌｅ＿ＮＬＰ＿ｔａｓｋｓ．

［１７］ＷＡＮＧＪ，ＣＡＯ ＺＷ．Ｃｈｉｎｅｓｅｔｅｘｔｓｅｎｔｉｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｕｓｉｎｇ

ＬＳＴＭＮｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎＬ２ａｎｄＮａｄａｍ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１８９１１８９５．

［１８］ＪＯＺＥＦＯＷＩＣＺＲ，ＺＡＲＥＭＢＡＷ，ＳＵＴＳＫＥＶＥＲＩ．Ａｎｅｍｐｉｒｉｃａｌ

ｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｏｆｒｅｃｕｒｒｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇ

ｏｆｔｈｅ３２ｎｄＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭａｃｈｉｎｅＬｅａｒｎｉｎｇ，

２０１５，３７：２３４２２３５０．

［１９］ＧＲＥＦＦＫ，ＳＲＩＶＡＳＴＡＶＡＲＫ，ＫＯＵＴＮ?ＫＪ，ｅｔａｌ．ＬＳＴＭ：Ａ

ｓｅａｒｃｈｓｐａｃｅｏｄｙｓｓｅｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔ

ｗｏｒｋｓ＆ＬｅａｒｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，２０１５，２８（１０）：２２２２２２３２．

　作者简介：

　孙宇航　男，硕士研究生。主要研究方向：电磁信号智能感知

方法。

曾国奇　男，博士，高级实验师，硕士生导师。主要研究方向：

无人机遥测系统、相控阵天线。

刘春辉　男，博士，工程师。主要研究方向：电磁信号智能感知

方法。

张多纳　男，博士研究生。主要研究方向：电磁信号智能感知

方法。
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　第 ９期 孙宇航，等：基于深度学习的无人机数据链信噪比估计算法

ＳＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒＵＡＶｄａｔａｌｉｎｋｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ
ＳＵＮＹｕｈａｎｇ１，ＺＥＮＧＧｕｏｑｉ２，，ＬＩＵＣｈｕｎｈｕｉ２，ＺＨＡＮＧＤｕｏｎａ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＵｎｍａｎｎｅｄＳｙｓｔｅｍ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＵＡＶｄａｔａｌｉｎｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｉｓｓｕｂｊｅｃｔｔｏｎａｔｕｒａｌａｎｄａｒｔｉｆｉｃｉａｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓ．Ｔｈｅｓｉｇｎａｌｔｏ
ｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ（ＳＮＲ）ｉｓａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｉｃａｔｏｒｏｆｃｈａｎｎｅｌｓｔａｔｅａｎｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｑｕａｌｉｔｙ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏ
ａｄｄｒｅｓｓｉｎｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔＳＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｎｖｏｌｖｅｄｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
ｗｈｉｃｈｃｏｍｂｉｎｅｓｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ（ＣＮＮ）ａｎｄｌｏｎｇｓｈｏｒｔｔｅｒｍｍｅｍｏｒｙ（ＬＳＴＭ）ｎｅｔｗｏｒｋｉｓｐｒｏ
ｐｏｓｅｄ．Ｂｙｍｅａｎｓｏｆｂｏｔｈｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄａｃｔｕａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ａｄａｔａｓｅｔｏｆＵＡＶｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｓｉｓｃｏｎ
ｓｔｒｕｃｔｅｄｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅＳＮＲｓ，ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｓ，ｆａｄｉｎｇｃｈａｎｎｅｌｓａｎｄｏｔｈｅｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎｃｌｕｄｅｄ．Ｉｎｔｈｅｎｅｔ
ｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇｐｈａｓｅ，ｔｈｅｓａｍｐｌｅｓｅｑｕｅｎｃｅｉｓｓｅｇｍｅｎｔｅｄ，ＣＮＮＬＳＴＭｉｓｕｓｅｄｔｏｅｘｔｒａｃｔｔｈｅｄｅｅｐｆｅａｔｕｒｅｏｆｅａｃｈ
ｐａｒｔ，ａｎｄｔｈｅｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｓａｖｅｄｔｈｒｏｕｇｈｍｕｌｔｉｐｌｅｔｒａｉｎｉｎｇｓ．Ｉｎｔｈｅｔｅｓｔｐｈａｓｅ，ｔｈｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｔｅｓｔｓｅｔ
ｉｓｕｓｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙａｎｄｔｅｓｔｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｔｈｅＳＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｖａｌｕｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｃｏｍ
ｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＳＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｓｉｎｇｌｅｎｅｔｗｏｒｋｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｃａｎｈｅｌｐａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｌｏｗｅｓｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｖｅｌｓｏｆＳＮＲ，ｔｈｕｓａｃｈｉｅｖｉｎｇｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉ
ｓｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆＳＮＲ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＵＡＶ；ｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ（ＳＮＲ）ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｄｅｅｐｆｅａｔｕｒｅ；ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ
（ＣＮＮ）；ｌｏｎｇｓｈｏｒｔｔｅｒｍｍｅｍｏｒｙ（ＬＳＴＭ）ｎｅｔｗｏｒｋ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０３１５０９：３４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３１３．１６４９．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍ（ＪＣＫＹ２０１７６０１Ｃ００６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｅｎｇｇｕｏｑｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｓｅｐｔｅｍｂｅｒ　２０１９
Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ９

　收稿日期：２０１８１２２６；录用日期：２０１９０２２２；网络出版时间：２０１９０３０７１４：１８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３０６．０９２１．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１６７１００２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｙｕａｎｙａｎｇ＠ｖｉｐ．１６３．ｃｏｍ

　引用格式：厉铮泽，杨小远，朱日东，等．基于深度卷积的残差三生网络研究与应用［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：
１８６４１８７３．ＬＩＺＺ，ＹＡＮＧＸＹ，ＺＨＵＲＤ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｔｒｉｐｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１８６４１８７３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７６６

基于深度卷积的残差三生网络研究与应用

厉铮泽，杨小远，朱日东，王敬凯

（北京航空航天大学 数学与系统科学学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对图像多分类任务，提出基于深度卷积的残差三生网络，旨在通过残差学
习和距离比较来训练神经网络得到有效的特征表示。首先，设计了一个２１层的深度卷积神经
网络作为三生网络的嵌入网络，其中该卷积网络共连接 ６个块（ｂｌｏｃｋ）。利用残差学习的方
式，每个 ｂｌｏｃｋ的输出层由卷积层的输出和该 ｂｌｏｃｋ的输入共同组成，降低网络学习难度，避免
网络出现退化问题。然后，每个 ｂｌｏｃｋ中采用相同拓扑结构分路的卷积层，拓宽网络的宽度。
最后，在全连接层拼接了来自前面卷积层和 ｂｌｏｃｋ的输出，加强特征信息的传递。训练前，针
对正负样本采用交叉组合的采样方法来增加有效训练样本量；训练期间，用样本中心点更换原

点样本作为输入，能平均降低０．５％错误率。在与其他三生网络的对比实验中，在 ＭＮＩＳＴ、ＣＩ
ＦＡＲ１０和 ＳＶＨＮ数据库上达到最好的效果，在所有分类网络中，本文网络在 ＭＮＩＳＴ上达到最
好的效果，在 ＣＩＦＡＲ１０和 ＳＶＨＮ上表现优异。

关　键　词：卷积神经网络；三生损失；残差学习；挑战性样本采样；样本中心点
中图分类号：Ｏ２９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８６４１０

　　随着计算机硬件的发展和网络结构的优化，
卷积神经网络（ＣＮＮ）已成为计算机视觉识别领
域的主要学习方法。从最初的 ＬｅＮｅｔ５［１］到在
ＩｍａｇｅＮｅｔ竞赛［２］

上表现优异的 ＡｌｅｘＮｅｔ［３］、ＶＧＧ
Ｎｅｔ［４］、ＧｏｏｇｌｅＮｅｔ［５］和 ＲｅｓＮｅｔ［６］等，各种性能优异
的模型被提出并成功应用于计算机视觉领域，例

如图像分类
［７］
、目标检测

［８］
、目标跟踪

［９］
以及视

频分类
［１０］
等。

近年来，学者提出三输入通道的卷积神经网

络模型（三生网络模型）
［１１１２］

，这种模型通过一种

新的三生损失（ｔｒｉｐｌｅｔｌｏｓｓ）函数进行度量学习，现
已广泛应用于多个领域，例如人脸识别

［１３］
、场景

分类
［１４］
以及车辆识别

［１５］
。在高维的嵌入空间

中，三生损失能缩短标签相同的样本的间距，并且

增大标签不同的样本的间距。与其他单输入通道

的深度卷积模型相比
［３６］
，三生网络模型

［１１１２］
学

习到的个体级别上的细粒度特征会更为出色。三

生损失与传统的归一化指数损失（ｓｏｆｔｍａｘｌｏｓｓ）相
比有两点优势：一是如果类别中只有极少数样本

可用于训练，三生损失的效果会比归一化指数损

失更好
［１２］
；二是如果标签数量非常大，则在批量

大小相同的情况下，与归一化指数损失相连的全

连接层会占用大量的 ＧＰＵ内存，而三生损失只占
用较少的内存。

虽然三生网络的优势显而易见，但还面临着

收敛慢、难收敛等挑战。Ｈｅｒｍａｎｓ等［１５］
认为并不

是所有的训练样本都有利于网络训练泛化能力，

故给出了挑战性样本（ｈａｒｄｓａｍｐｌｅｓ）的采样方法，
选择与原点样本距离最远的正样本和距离最近的

负样本作为训练样本，提高网络学习能力。在车

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909020&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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辆识别领域，Ｌｉｕ等［１６］
认为单一网络结构不足以

识别同一车型的不同车辆，提出了一个多任务分

支模型来识别车辆，一个网络分支判断车辆是否

是同一型号，另一个网络分支识别车辆的实际特

征，综合所有情况得到结果。Ｃｈｅｎｇ等［１７］
将多通

道网络与三生网络结合，学习分析人体部分特征，

从而进行任务识别。Ｚｈａｎｇ等［１８］
认为原点样本

与正样本的地位相同，在同一三元组样本内，正负

样本位置可以互换，意味着正样本也需要远离负

样本。Ｃｈｅｎ等［１９］
考虑到同类样本之间距离方差

较大，提出了四生网络，在三生损失中加入了限制

类内方差的约束项。

除了改进三生损失函数或者优化采样的方

法，优化嵌入网络（如图 １所标识的网络）也能提
高整体网络性能。Ｓｉｍｏｎｙａｎ和 Ｚｉｓｓｅｒｍａｎ［４］用小
尺寸卷积核代替大尺寸卷积核，减少了参数量，提

高了网络拟合能力，达到了很好的效果。Ｓｚｅｇｅｄｙ
等

［５］
考虑到网络层数增加会导致参数的增加，提

出了 Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ网络结构来增加网络的宽度，获取
多尺度的特征信息。Ｈｕａｎｇ等［２０］

提出一种密集

型卷积神经网络，每个卷积层的输入结合了来自

前面所有卷积层的输出，鼓励重复使用特征，并且

大幅地减少了参数数量。学者们普遍认为，网络

层数变多，容量变大，前向网络可以表示任何函

数。但是随着网络深度增加，网络训练难度增大，

网络准确率也降低，网络性能无法提升。Ｈｅ等［６］

提出了 ＲｅｓＮｅｔ来解决网络退化问题，网络层数达
到１５２层甚至更高。

传统神经网络模型目的是将网络训练成一个

映射函数，而 ＲｅｓＮｅｔ将网络训练成残差函数
Ｆ（ｘ）＝Ｈ（ｘ）－ｘ，其中 ｘ表示输入，Ｈ（ｘ）表示输
出。相对直接学习原始特征来说，训练残差函数

更加简单。目前构建深层网络的方法，一种是通

过对浅层网络添加恒等映射层，就能保证网络的

深度且不会发生退化，但网络性能无法提高，这与

构造深层网络的目的相背。另一种是将网络训练

成残差函数，这样也能满足网络深度的要求。即

使某一网络层所表示的残差函数 Ｆ（ｘ）＝０（该网
络层做恒等映射），保证网络准确率不会变低。

图 １　三生网络

Ｆｉｇ．１　Ｔｒｉｐｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋ

在实际网络训练学习中，Ｆ（ｘ）不会置为 ０，网络
层能够在输入信息中持续且容易地学习到新的特

征。所以在残差学习的网络中，在输出 Ｆ（ｘ）中
加入输入特征 ｘ，得到 Ｈ（ｘ）作为下一网络层的输
入，解决了因网络加深导致测试误差变大的问题，

同时还能保证网络能够进行端对端的训练。

在三生网络中，网络的性能与很多因素相关，

首先是如何使用大规模数据有效地训练三生网络

模型。例如，某数据库共有 Ｍ个标签，每个标签
有 Ｎ个样本，共会产生约 Ｍ２Ｎ３个三元组样本，这
其中包含大量无效的训练样本，这样的三元组样

本会使损失函数变成０，无法进行权重更新，对网
络训练没有帮助，花费大量时间成本。所以需要

先对训练样本进行筛选，得到合适的三元组样本。

然后是嵌入网络的设计，提高神经网络提取特征

的能力需要合理构建网络。设计新的网络拓扑结

构
［５６，２１２２］

，适当增加网络深度，再结合激活函数

（Ｒｅｌｕ）、Ｄｒｏｐｏｕｔ［３］以及批标准化（ＢＮ）［２３］等方
法，能够减少网络参数量，加强网络泛化能力，提

高网络训练速度。

本文首先介绍三生网络结构，并提出了新的

三元组预处理方法；然后，介绍改进的损失函数与

训练方法；最后，进行实验结果分析和总结。

１　三生网络结构

传统的卷积神经 网 络 通 过 堆 叠 网 络 层

（ｃｏｎｖ），构建一个深层的架构来提高效果，但网
络加深后，层数过多不一定会取得更好的效果，有

时反而会导致梯度消失或梯度爆炸，从而引起网

络退化的问题。原因在于浅层的网络可以获得学

习和更新，而深层的网络几乎没有任何变化，或者

深层的网络更新调整太大，使网络无法收敛。一

种解决的方法就是在浅层网络上继续添加恒等映

射，能保证网络拥有足够深的结构而且不会产生

比浅层网络更高的训练误差，但这样的方式并不

能保证提高网络的效果。为了加深网络深度、提

高网络性能，本文提出了一种新的基于残差学习

的三生网络结构。

在残差学习中，Ｈ（ｘ）是将每个块（ｂｌｏｃｋ）的
输入 ｘ映射成下一个 ｂｌｏｃｋ的输入的函数，训练
ｂｌｏｃｋ去学习 Ｈ（ｘ）和 ｘ的残差，记为 Ｆ（ｘ）＝
Ｈ（ｘ）－ｘ。ｂｌｏｃｋ可以明确地表示残差函数
Ｆ（ｘ），前一个 ｂｌｏｃｋ输出的特征 Ｆ（ｘ）与输入的特
征 ｘ相加后进入到下一个 ｂｌｏｃｋ中作为新的输
入。Ｆ（ｘ）和 Ｈ（ｘ）两种函数都能逐渐逼近想要学
习的函数，但学习的难易程度有所不同，而且随着

５６８１
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网络加深，Ｈ（ｘ）容易出现梯度弥散或爆炸的情
况。残差学习的目的是忽略主体，突显微小的变

化，使网络对输出的变化更敏感。例如：设输入为

ｘ＝Ｐ，输出为 Ｈ（ｘ）＝Ｑ，则残差为
Ｆ（ｘ）＝Ｈ（ｘ）－ｘ＝Ｑ－Ｐ （１）

当输出 Ｈ（ｘ）的变化量为 ε时，Ｈ（ｘ）的变化

率为
ε
Ｑ
，同时 Ｆ（ｘ）的变化量也是 ε，Ｆ（ｘ）的变化

率为
ε

Ｑ－Ｐ
。当 Ｑ－Ｐ趋于零时，Ｆ（ｘ）的变化率

将大大高过 Ｈ（ｘ）的变化率。在网络中输出的变
化大多都是细微的，这就能保证 Ｑ－Ｐ足够小，能
够突出微小的变化，因此残差学习对调整网络权

重的效果更好。

本文设计构建了一个 ２１层的残差学习网络
作为嵌入网络，结构如图 ２所示。首先将图像 ｘ
通过如图 ２（ｃ）所示的深度卷积神经网络，经过
第１个卷积层的卷积操作后，输出特征进入到
ｓｔａｇｅ１，ｓｔａｇｅ１里包含 ３个具有相同拓扑结构的
ｂｌｏｃｋ（见图２（ｂ））。对于由几个卷积层堆叠而成
的 ｂｌｏｃｋ，设输入信息为 ｘ′，通过 ｂｌｏｃｋ之后得到
Ｆ（ｘ′），为了能够让 ｂｌｏｃｋ学习到残差的变化，以
一种短路连接（ｓｈｏｒｔｃｕｔ）的方法，在 ｂｌｏｃｋ的输出
Ｆ（ｘ′）中加上输入特征信息 ｘ′，由此实现了残差
学习的结构。若特征 Ｆ（ｘ′）与 ｘ′的维度是匹配
的，则直接相加得到 ｙ＝Ｆ（ｘ′）＋ｘ′，若维度不匹
配，应采用如下计算方式：

ｙ＝Ｆ（ｘ′）＋Ｗｘ′ （２）
式中：Ｗ为１×１的卷积操作，目的是将 ｘ′的维度
调整至与 Ｆ（ｘ′）相同。

如图２（ａ）所示，本文网络中每一个ｂｌｏｃｋ由

图 ２　嵌入网络结构

Ｆｉｇ．２　Ｅｍｂｅｄｄｅｄｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

３个卷积层组成，因为１×１的卷积层可以实现跨
通道的信息交互和整合，加强网络模型的表达能

力，所以用第１个和第３个１×１的卷积层进行特
征信息通道数的维度处理，先提高维度，再降低维

度，降低了计算量。第 ２个卷积层的卷积效果等
价于多个并行卷积的卷积层的卷积效果，在

ＲｅｓＮｅＸｔ［２２］中提到图 ３的 ２种模型是相互等价
的。因此本文借助于“分离变换合并”的思想，
拓宽了网络的宽度，使得特征信息通过升维处理

后，进入到各个拓扑结构相同的路径，之后进行聚

合变换，最后再通过降维处理进入下一个 ｂｌｏｃｋ。
本文将第 １个 ３×３的卷积层输出的特征与

后２个区输出的特征进行拼接，目的是在全连接
层中，最大程度地保留前面主要层的输出信息，将

信息特征映射到 ｄ维欧氏空间中。本文网络在每
一个卷积层后添加批标准化层，把卷积后的每个

输出进行标准化，来稳定网络学习，提高训练速

度，在第一个 ３×３的卷积层以及每个 ｂｌｏｃｋ中前
２个卷积层后添加激活函数层，防止网络出现梯
度消失问题，使网络保持一个稳定收敛的状态。

网络配置如表１所示，表中 ｓ为卷积步长，ｐ为边
界填充量。

经典的深度卷积网络
［３６］
为了解决多分类问

题（ｎ个标签），固定设置 ｎ个输出节点，利用归一
化指数损失将神经网络输出层每个节点值变成一

个概率值，测试图像 ｘ通过前向传播网络，在最后
输出层中得到属于各个标签的概率。三生损失函

数的目的是让属于同一标签的图像在 ｄ维欧氏空
间上尽可能地靠近，属于不同标签的图像尽可能

地远离，所以在几何层面上，三生网络的输出结果

可以理解成投影到 ｄ维欧氏空间上的点，各类标
签都有各类的聚集区域。标签相同的点的聚集程

度高，则说明网络表现优异。

图 ３　ＲｅｓＮｅＸｔ［２２］的等价网络结构

Ｆｉｇ．３　ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＲｅｓＮｅＸｔ［２２］

６６８１
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表 １　网络配置

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｅｔｗｏｒｋｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

区 块 网络层 通道数变化 步长／填充量 池化层

ｃｏｎｖ３ ３６４ ｓ＝１，ｐ＝１ ａｖｇｐｏｏｌ

ｂｌｏｃｋ１
ｃｏｎｖ１ ６４５１２ ｓ＝１，ｐ＝０

ｃｏｎｖ３ ５１２５１２ ｓ＝２，ｐ＝１

ｃｏｎｖ１ ５１２２５６ ｓ＝１，ｐ＝０

ｓｔａｇｅ１ ｃｏｎｖ１ ２５６５１２ ｓ＝１，ｐ＝０

ｂｌｏｃｋ２ｃｏｎｖ３ ５１２５１２ ｓ＝１，ｐ＝１

ｃｏｎｖ１ ５１２２５６ ｓ＝１，ｐ＝０

ｃｏｎｖ１ ２５６５１２ ｓ＝１，ｐ＝０

ｂｌｏｃｋ３ｃｏｎｖ３ ５１２５１２ ｓ＝１，ｐ＝１

ｃｏｎｖ１ ５１２２５６ ｓ＝１，ｐ＝０ ａｖｇｐｏｏｌ

ｃｏｎｖ１ ２５６１０２４ ｓ＝１，ｐ＝０

ｂｌｏｃｋ１ｃｏｎｖ３ １０２４１０２４ ｓ＝２，ｐ＝１

ｃｏｎｖ１ １０２４５１２ ｓ＝１，ｐ＝０

ｓｔａｇｅ２ ｃｏｎｖ１ ５１２１０２４ ｓ＝１，ｐ＝０

ｂｌｏｃｋ２ｃｏｎｖ３ １０２４１０２４ ｓ＝１，ｐ＝１

ｃｏｎｖ１ １０２４５１２ ｓ＝１，ｐ＝０

ｃｏｎｖ１ ５１２１０２４ ｓ＝１，ｐ＝０

ｂｌｏｃｋ３ｃｏｎｖ３ １０２４１０２４ ｓ＝１，ｐ＝１

ｃｏｎｖ１ １０２４５１２ ｓ＝１，ｐ＝０ ａｖｇｐｏｏｌ

ｆｃ３２

　　注：以３２×３２ＲＧＢ图像为例。

２　基于三生网络的三元组处理

在一个标准的三生网络中（如图 １所示），输
入的３个样本被称为三元组，记作｛ｘａ，ｘｐ，ｘｎ｝，其
中 ｘａ和 ｘｐ分别为原点样本（ａｎｃｈｏｒ）和正样本
（ｐｏｓｉｔｉｖｅ），二者具有相同的标签；ｘｎ为负样本
（ｎｅｇａｔｉｖｅ），标签与原点样本不同。针对每一个即
将输入到网络中的批量，利用上一个批量训练后

的网络，获得当前批量的样本 ｘ的网络特征表示
ｆ（ｘ），若是初始训练的第１个批量，则利用初始网
络来获得 ｆ（ｘ），将 ｆ（ｘ）进行 ｄ维 Ｌ２归一化处

理
［２４］
，满足 ｆ（ｘ） ２

２＝１。三元组通过训练好的网
络，其特征表示应满足如下距离不等式：

ｆ（ｘａ）－ｆ（ｘｐ）
２
２＋α＜ ｆ（ｘａ）－ｆ（ｘｎ）

２
２ （３）

式中：α为间隔常数，表示同类样本间距的最大值
与异类样本间距的最小值的差值。若 α的值较
大，则网络难以收敛；若 α的值较小，则网络学习
效果较弱，无法区分不同标签样本，本文设定 α
的值为０．５。

令 Ｂ表示批量大小，三生损失函数为

Ｌ＝∑
Ｂ

ｉ＝１
［ｆ（ｘｉａ）－ｆ（ｘ

ｉ
ｐ）

２
２－

　　 ｆ（ｘｉａ）－ｆ（ｘ
ｉ
ｎ）

２
２＋α］＋ （４）

式中：［·］＋表示取正。

显而易见，在所有的三元组训练样本中，存在

大量满足式（３）的三元组，称为简单三元组，这些
三元组对损失函数没有贡献，因为无效的训练样

本导致网络收敛速度变慢，所以需要选择能够提

升网络训练的三元组。下面将讨论三元组选择的

方法。

为了防止简单三元组对三生网络训练阶段产

生干扰，导致网络收敛缓慢，常用的方法是在线挑

战性负样本挖掘（ＯＨＮＭ）［１２，１５］，旨在选择对训练
最有挑战的三元组，抛弃对训练无意义的三元组，

避免简单三元组经过网络，节约训练时间。本文

提出一种改进的三元组预处理方法，针对大小为

Ｂ的一个批量，先将批量中的所有训练样本 ｘ通
过网络后得到 Ｂ个 ｄ维的网络特征表示，定义欧
氏距离，计算 Ｂ个网络特征表示相互之间的距
离，再将所有样本 ｘ均设为原点样 ｘａ，根据三元
组样本的构成，依照原点样本的标签找到与其距

离最远的２个正样本 ｘｐ和距离最近的 ２个负样
ｘｎ，如图４所示进行交叉组合，由此可以在线产生
４Ｂ个三元组。传统的 ＯＨＮＭ法只产生 Ｂ个三元
组，而本文改进的方法可以产生数量更多且有效

的三元组。本文通过实验，测试选择不同数量的

正负样本数量，对比训练时间以及测试效果。由

于 ｘｎ数量必定远远多于 ｘｐ数量，故可以找到距离
最近的 Ｋ（Ｋ＞２）个负样本 ｘｎ，从而扩充有效训练
样本量。这种三元组预处理方法可以选择有挑战

性的样本使网络加速收敛，且对各类别样本较少

的数据集，可以大幅增加有效训练样本，提高网络

训练效果。

图 ４　三元组选择

Ｆｉｇ．４　Ｔｒｉｐｌｅｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

３　基于三生网络的损失函数

三生网络是一种通过三生损失函数进行度量

学习的模型，使相同标签样本更接近，同时隔开异

７６８１
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类标签样本，因此同一标签中的样本可以彼此在

ｄ维欧氏空间靠得更近。损失函数的设计决定了
其如何指导网络进行训练以及网络性能。经过多

次迭代训练后的三生网络，能够将相同标签的样

本聚集在 ｄ维欧氏空间的某个公共中心点周围，
即相同标签的样本应该聚集成簇，而不同标签的

样本应该保持相对较远的距离，所以各个标签的

样本簇应该有其样本中心点（如图５所示）。

图 ５　二维欧氏空间样本中心点示例

Ｆｉｇ．５　２ＤＥｕｒｏｐｅａｎｓｐａｃｅｓａｍｐｌｅｃｅｎｔｅｒｐｏｉｎｔｅｘａｍｐｌｅ

为了能够进一步促进同类样本聚集且异类样

本互斥，考虑在第 ｉ次迭代之后，用｛ｃｐ，ｘｐ，ｘｎ｝代
替｛ｘａ，ｘｐ，ｘｎ｝作为三元组输入，ｃｐ表示某一标签
的样本中心点，即

ｃｐ ＝
１
Ｎｐ∑

Ｎｐ

ｍ＝１
ｆ（ｘｍｐ）

式中：Ｎｐ为该标签的样本数量，则新的三元组应
满足如下距离不等式：

ｆ（ｃｐ）－ｆ（ｘｐ）
２
２＋α＜ ｆ（ｃｐ）－ｆ（ｘｎ）

２
２

　　记第 ｉ次迭代之后的三生损失函数为中心三
生损失函数为

Ｌ＝∑
Ｂ

ｉ＝１
［ｆ（ｃｉｐ）－ｆ（ｘ

ｉ
ｐ）

２
２－

　　 ｆ（ｃｉｐ）－ｆ（ｘ
ｉ
ｎ）

２
２＋α］＋

这２个不同训练阶段使用的损失函数有着不
同的意义，三生损失选择每一个样本作为 ｘａ并搭
配 ｘｐ和 ｘｎ作为输入的三元组，能在训练初始阶段
较快地处理位置随机的样本，将相同标签的样本

聚集在一起；中心三生损失只选择样本中心点 ｃｐ
作为原点样本，使聚在一起的同类样本更加靠近

ｃｐ，并且排斥异类样本。如果直接使用中心三生
损失函数训练网络，得到的特征表示 ｆ（ｘ）位置散
乱无规律，获得的中心点 ｃｐ不具有代表性，会影
响网络训练速度，导致收敛缓慢。

４　实验结果与分析

本文实验运行环境：ＩｎｔｅｌＸｅｏｎ２６５０ｖ４ＣＰＵ
处理器，ＴｅｓｌａＰ１００ＧＰＵ加速卡。本文初始网络

使用 Ｋａｉｍｉｎｇ初始化方法，所有的训练均由随机
梯度下降法（ＳＧＤ）完成，固定动量值设定为 ０．９，
权重衰减设定为 ０．０００５。网络采用学习率逐步
衰减的方式，初始学习率设定为 ０．０１，本文网络
在迭代５０次、１５０次、２２５次后，自动将学习率除
以１０之后继续训练，降低训练损失。本文没有对
数据集使用任何数据增强方法。通过网络获得的

空间表示向量维数 ｄ＝３２，当 ｄ值过低时，全连接
层降维幅度过大，容易导致图像信息丢失，影响分

类效果；当 ｄ值过高时，使得网络参数变多，增加
训练和测试时间成本，空间表示向量经过归一化

以后，其每一个分量的值变得很小，向量之间的区

别度降低，会影响分类效果。此外维度太高会使

得二维可视化效果不理想。网络训练结束后，使

用嵌入网络对全体训练集提取 ｄ维特征之后，计
算各类标签的 ｄ维样本中心点，再将测试集中的
图像通过嵌入网络得到 ｄ维向量，计算与各类样
本中心点的欧氏距离，距离哪个标签的中心点最

近，则测试图像标记成该标签。该验证方法与归

一化指数损失的方法不同，前者以距离进行分类

预测，后者以概率大小确定预测标签。本文网络

与 ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＰｏｏｌｉｎｇ［２５］、ＭａｘｏｕｔＮｅｔｗｏｒｋ［２６］、Ｒｅｓ
Ｎｅｔ［６］、ＮＩＮ［２７］、ＤＳＮ［２８］、ＣＭＣ［２９］、ＭＬＤＮＮ［３０］、
ＤｅｎｓｅＮｅｔ［２０］、ＲｅｓＮｅＸｔ［２２］、ＡｌｅｘＮｅｔ［３］、ＴｒｉｐｌｅｔＮｅｔ［３１］

在 ＣＩＦＡＲ１０［３２］、ＭＮＩＳＴ［１］和 ＳＶＨＮ［３３］３个数据集
上比较错误率和计算复杂度。

ＣＩＦＡＲ１０数据集共有 １０个标签，包含 ５００００
张尺寸大小为 ３２×３２的彩色图像作为训练集和
１００００张彩色图像作为验证集。图６是本文网络与
目前性能优异的网络 ＤｅｎｓｅＮｅｔＢＣ［２０］和ＲｅｓＮｅＸｔ
２９［２２］的训练测试图，网络共迭代３１０次，每５次测

图６　本文网络与 ＤｅｎｓｅＮｅｔＢＣ和 ＲｅｓＮｅＸｔ２９的

ＣＩＦＡＲ１０测试曲线

Ｆｉｇ．６　ＣＩＦＡＲ１０ｔｅｓｔｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｎｅｔｗｏｒｋ，

ＤｅｎｓｅＮｅｔＢＣａｎｄＲｅｓＮｅＸｔ２９
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试错误率。ＲｅｓＮｅＸｔ选用２９层网络层，１６×６４ｄ的
结构达到了 ３．５８％的错误率，这是 ＣＩＦＡＲ１０在无
数据增强情况下最好的测试识别效果（如表 ２所
示）。ＤｅｎｓｅＮｅｔ［２０］在同时调用 Ｂｏｔｔｌｅｎｅｃｋ和转化层
的情况下（即为 ＤｅｎｓｅＮｅｔＢＣ）达到了 ５．１９％的错
误率。本文网络因为在迭代过程中设置自动下调

学习率，所以在图 ６中可以看到迭代 ５０次后错误
率有一次明显的下降。如第３节所述，网络训练后
期用｛ｃｐ，ｘｐ，ｘｎ｝作为三元组输入，目的是让同类
标签样本与样本中心点更靠近。在 ２５０次迭代训
练之后更改样本中心点作为三元组输入，之后每

５次迭代训练，重新更新一次各标签样本中心点
ｃｐ，所以网络测试错误率能持续降低。本文实验发
现，训练后期更改损失函数比不做任何变化情况

下，网络在数据集上的错误率能够平均降低０．５％，
证明了这种方法是有效的。本文网络与其他网络

在 ＣＩＦＡＲ１０数据集的比较如表２所示，ＲｅｓＮｅＸｔ２９
系列达到了３．５８％的效果，本文网络位列第二，达
到了４．２８％，ＤｅｎｓｅＮｅｔ两个不同版本分别达到了
５．１９％和５．８３％，ＲｅｓＮｅｔ达到了６．４３％，ＣＭＣ达到
了 ６．８７％，ＭＬＤＮＮ达到了 ８．１２％，ＮＩＮ达到了
８．８％，ＤＳＮ达到了 ９．６９％，ＡｌｅｘＮｅｔ达到了 １１％，
ＭａｘｏｕｔＮｅｔｗｏｒｋ达到了１１．６８％，ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＰｏｏｌｉｎｇ
达到了１５．１３％。值得一提的是，作为三生网络系
列中的ＴｒｉｐｌｅｔＮｅｔ达到了１２．９０％，本文三生网络错
误率比其低了８．６２％，因为在网络结构方面，设计
了较深的残差学习网络作为嵌入网络，使得三生网

络具有很好的特征表示能力；在训练过程中使用正

负样本交叉组合采样方法和改变训练的方式，让本

文网络在一些数据集上有明显的优势。如表 ３所
示，在网络学习能力方面，除了ＲｅｓＮｅｔ需要迭代

表２　ＣＩＦＡＲ１０上的错误率

Ｔａｂｌｅ２　ＥｒｒｏｒｒａｔｅｓｏｎＣＩＦＡＲ１０

网络 错误率／％

ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＰｏｏｌｉｎｇ［２５］ １５．１３

ＴｒｉｐｌｅｔＮｅｔ［３１］ １２．９０

ＭａｘｏｕｔＮｅｔｗｏｒｋ［２６］ １１．６８

ＡｌｅｘＮｅｔ［３］ １１

ＤＳＮ［２８］ ９．６９

ＮＩＮ［２７］ ８．８

ＭＬＤＮＮ［３０］ ８．１２

ＣＭＣ［２９］ ６．８７

ＲｅｓＮｅｔ［６］ ６．４３

ＤｅｎｓｅＮｅｔ［２０］ ５．８３

ＤｅｎｓｅＮｅｔＢＣ［２０］ ５．１９

本文网络 ４．２８

ＲｅｓＮｅＸｔ２９［２２］ ３．５８

６００００次，其余网络均在几百个周期内完成训练，
而且本文网络在网络参数较多的情况下，以较少的

周期快速完成训练，说明网络的学习能力较强。本

文网络结构具有较大规模，所以需要减少网络的计

算量，降低计算复杂度。以表 １里 ｓｔａｇｅ１中的
ｂｌｏｃｋ１为例，第一个卷积层和第３个卷积层的１×１
卷积核代替了 ３×３卷积核，保证其具备升维和降
维功能的前提下，网络的计算量由７．５×１０９次降低

至４．０×１０９次，在时间上减少约４７％。
ＭＮＩＳＴ是手写灰度图像数据集，由 ６００００张

大小为 ２８×２８，标签从 ０到 ９的训练图像和
１００００张测试图像组成。比较结果如表４所示，可
以观察到本文网络要比其他的方法都要好，错误率

达到了０．２２％，比第２名的 ＣＭＣ要低０．１１％，比同
属于三生网络的 ＴｒｉｐｌｅｔＮｅｔ要低０．１６％。

ＳＶＨＮ数据库与 ＭＮＩＳＴ的相似，由６０００００个
从 Ｇｏｏｇｌｅ街景图像中获得 ３２×３２彩色门牌图
像，标签从０到９。比较结果如表 ５所示，最好的
结果均来自 ＤｅｎｓｅＮｅｔ，分别达到了 １．５９％ 和
１．７４％的错误率，第 ３名 ＣＭＣ达到了 １．７６％，本
文网络仅比 ＣＭＣ低０．０５％，达到了１．８１％，ＭＬＤＮＮ
和 ＤＳＮ均达到了 １．９２％，ＮＩＮ达到了２．３５％，
ＭａｘｏｕｔＮｅｔｗｏｒｋ达到了２．６７％，ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＰｏｏｌｉｎｇ

表 ３　网络训练迭代次数（ＣＩＦＡＲ１０）

Ｔａｂｌｅ３　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｓｏｆｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇ（ＣＩＦＡＲ１０）

网络 迭代次数 错误率／％

ＲｅｓＮｅｔ［６］ ６００００ ６．４３

ＭａｘｏｕｔＮｅｔｗｏｒｋ［２６］ ７００ １１．６８

ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＰｏｏｌｉｎｇ［２５］ ５００ １５．１３

本文网络 ３１０ ４．２８

ＭＬＤＮＮ［３０］ ３００ ８．１２

ＤｅｎｓｅＮｅｔＢＣ［２０］ ３００ ５．１９

ＤｅｎｓｅＮｅｔ［２０］ ３００ ５．８３

ＲｅｓＮｅＸｔ２９［２２］ ３００ ３．５８

ＮＩＮ［２７］ ２００ ８．８

ＤＳＮ［２８］ １１０ ９．６９

表 ４　ＭＮＩＳＴ上的错误率

Ｔａｂｌｅ４　ＥｒｒｏｒｒａｔｅｓｏｎＭＮＩＳＴ

网络 错误率／％

ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＰｏｏｌｉｎｇ［２５］ ０．４７

ＭａｘｏｕｔＮｅｔｗｏｒｋ［２６］ ０．４７

ＮＩＮ［２７］ ０．４７

ＭＬＤＮＮ［３０］ ０．４２

ＤＳＮ［２８］ ０．３９

ＴｒｉｐｌｅｔＮｅｔ［３１］ ０．３８

ＣＭＣ［２９］ ０．３３

本文网络 ０．２２
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达到了 ２．８０％。三生网络 ＴｒｉｐｌｅｔＮｅｔ仅达到了
４．６３％，本文网络错误率比其低了２．８２％。

如表６所示，本文测试 ４种正负样本组合情
况，发现增加有效三元组训练样本，能较为明显地

提高网络训练效果，降低错误率。ＣＩＦＡＲ１０数据
集通过４种样本组合方法，有效的三元组训练样
本数量分别为５×１０４、１×１０５、２×１０５、３×１０５，网
络训练迭代一次所需的时间如表 ６所示，近似等
比例增加。本文网络的批量 Ｂ＝５０，所以正样本
的数量不能过多，避免产生无效的三元组样本，根

据 ＧＰＵ的性能，可以适当调节负样本的数量。所
以本文三元组预处理方法对样本较少的数据集能

增加训练样本以提高网络训练效果。

三生损失函数指导网络训练的方式决定了其

具有样本聚类的效果，所以在验证数据集时，网络

能够将图像映射入 ｄ维欧氏空间。本节所示内容
已从定量分析角度分析了本文网络的分类效果，

下面从定性分析角度认识三生网络的分类效果。

ｔ分布随机邻域嵌入（ＴＳＥＮ）是一种较为高
级的非线性降维算法，基于在领域图上随机游走

的概率分布来解释数据内的结构，可以将 ｄ维数
据映射到２维欧氏空间上实现可视化。本文使用
ＴＳＥＮ将 ｄ维特征输出 ｆ（ｘ）投影到可视化的二维
欧氏空间中，可以通过观察测试集样本二维的分

类效果。

图７为本文网络在ＣＩＦＡＲ１０数据集上的分

表 ５　ＳＶＨＮ上的错误率

Ｔａｂｌｅ５　ＥｒｒｏｒｒａｔｅｓｏｎＳＶＨＮ

网络 错误率／％

ＴｒｉｐｌｅｔＮｅｔ［３１］ ４．６３

ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＰｏｏｌｉｎｇ［２５］ ２．８０

ＭａｘｏｕｔＮｅｔｗｏｒｋ［２６］ ２．６７

ＮＩＮ［２７］ ２．３５

ＤＳＮ［２８］ １．９２

ＭＬＤＮＮ［３０］ １．９２

本文网络 １．８１

ＣＭＣ［２９］ １．７６

ＤｅｎｓｅＮｅｔＢＣ［２０］ １．７４

ＤｅｎｓｅＮｅｔ［２０］ １．５９

表 ６　样本组合的实验对比（ＣＩＦＡＲ１０）

Ｔａｂｌｅ６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓａｍｐｌｅ

ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ（ＣＩＦＡＲ１０）

正负样本组合 训练时间／ｓ 错误率／％

１正１负 ２３０ ４．７４

１正２负 ４１０ ４．５２

２正２负 ７５０ ４．２８

２正３负 １１９０ ４．２９

类效果，因为本文网络在 ＣＩＦＡＲ１０数据集有
４．２８％的错误率，所以从图中可以看到，仅有少量
样本还无法区分，但已经有明显的整体分布，考虑

到数据从 ｄ维降至二维，必然会产生一些重叠以
及误差，因此从测试样本聚类的角度认为网络分

类效果是比较优异的。图８为本文网络在 ＭＮＩＳＴ
数据集上的实验结果，ＭＮＩＳＴ是手写数字灰度图
像，且各标签图像差别明显，所以比较容易训练和

测试。在图中聚类效果十分明显，只有极少数的

样本被错误分类。图９为本文网络在 ＳＶＨＮ数据
集上的实验结果，ＳＶＨＮ是三维彩色数字图像，训
练难度比 ＭＮＩＳＴ稍高一点，但训练与测试结果比
较优异，在二维可视图中聚类程度高。

图 ７　ＣＩＦＡＲ１０二维特征表示

Ｆｉｇ．７　ＣＩＦＡＲ１０２Ｄｆｅａｔｕｒｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

图 ８　ＭＮＩＳＴ二维特征表示

Ｆｉｇ．８　ＭＮＩＳＴ２Ｄｆｅａｔｕｒｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

图 ９　ＳＶＨＮ二维特征表示

Ｆｉｇ．９　ＳＶＨＮ２Ｄｆｅａｔｕｒｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ

０７８１
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　第 ９期 厉铮泽，等：基于深度卷积的残差三生网络研究与应用

５　结　论

１）本文设计了一个２１层的卷积神经网络作
为三生网络的嵌入网络。该卷积神经网络连接

２个ｓｔａｇｅ，共６个 ｂｌｏｃｋ，利用残差学习的方式，在
每个 ｂｌｏｃｋ输出 ｆ（ｘ）的基础上加入 ｘ防止网络出
现退化问题，每个 ｂｌｏｃｋ中采用相同拓扑结构分
路的 Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎ网络结构，最后在全连接层拼接来
自第１个卷积层和２个区的输出。

２）本文提出一个三元组预处理方法，选择与
原点样本距离最远的２个正样本和距离最近的 ２
个负样本组成４个三元组作为训练样本，这种正
负样本交叉组合可以增加有效的困难训练样本，

降低网络训练难度。

３）在网络训练中，用样本中心点 ｃｐ替换原
点样本 ｘａ可以让同类样本更加聚集。最后网络
在数据集上的训练测试结果显示本文网络对比其

他三生网络模型有明显优异的表现，也优于绝大

多数基于归一化指数损失的神经网络。

接下来，将利用本文提出的三生网络用于人

脸识别、车辆识别等细粒度图像分类的任务。
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１３４４．

［１８］ＺＨＡＮＧＳ，ＧＯＮＧＹ，ＷＡＮＧＪ．Ｄｅｅｐｍｅｔｒｉｃｌｅａｒｎｉｎｇｗｉｔｈｉｍ

ｐｒｏｖｅｄｔｒｉｐｌｅｔｌｏｓｓｆｏｒｆａｃｅｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｉｎｖｉｄｅｏ［Ｃ］∥Ｐａｃｉｆｉｃｒｉｍ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＭｕｌｔｉｍｅｄｉａＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．

Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１６：４９７５０８．

［１９］ＣＨＥＮＷ，ＣＨＥＮＸ，ＺＨＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｂｅｙｏｎｄｔｒｉｐｌｅｔｌｏｓｓ：Ａ

ｄｅｅｐｑｕａｄｒｕｐｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋｆｏｒｐｅｒｓｏｎｒｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｃ］∥

ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１３２０１３２９．

［２０］ＨＵＡＮＧＧ，ＬＩＵＺ，ＭＡＡＴＥＮＬ，ｅｔａｌ．Ｄｅｎｓｅｌｙｃｏｎｎｅｃｔｅｄｃｏｎｖ

ｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ

ａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：

２２６１２２６９．

［２１］ＳＺＥＧＥＤＹＣ，ＩＯＦＦＥＳ，ＶＡＮＨＯＵＣＫＥＶ，ｅｔａｌ．Ｉｎｃｅｐｔｉｏｎｖ４，

ｉｎｃｅｐｔｉｏｎｒｅｓｎｅｔａｎｄｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｓｏｎ

ｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｃ］∥ＡＡＡＩＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｒｔｉｆｉｃａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ．Ｐａｌｏ

Ａｔｌｏ，ＣＡ：ＡＡＡＩＰｒｅｓｓ，２０１７：４２７８４２８４．

［２２］ＸＩＥＳ，ＧＩＲＳＨＩＣＫＲ，ＤＯＬＬＡＲＰ，ｅｔａｌ．Ａｇｇｒｅｇａｔｅｄｒｅｓｉｄｕａｌ

ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｆｏｒｄｅｅｐｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

ｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：５９８７５９９５．

［２３］ＩＯＦＦＥＳ，ＳＺＥＧＥＤＹＣ．Ｂａｔｃｈｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎ：Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｎｇｄｅｅｐ

ｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇｂｙｒｅｄｕｃｉｎｇｉｎｔｅｒｎａｌｃｏｖａｒｉａｔｅｓｈｉｆｔ［Ｃ］∥Ｉｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ ＭａｃｈｉｎｅＬｅａｒｎｉｎｇ．Ｂｏｓｔｏｎ：ＭＩＴ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：４４８４５６．

［２４］ＤＩＮＧＳ，ＬＩＮＬ，ＷＡＮＧＧ，ｅｔａｌ．Ｄｅｅｐｆｅａｔｕｒｅｌｅａｒｎｉｎｇｗｉｔｈｒｅｌ

ａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｆｏｒｐｅｒｓｏｎｒｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｐａｔ

ｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ，２０１５，４８（１０）：２９９３３００３．

［２５］ＺＥＩＬＥＲＭＤ，ＦＥＲＧＵＳＲ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｏｏｌｉｎｇｆｏｒｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ

ｏｆｄｅｅｐｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１３０１

１６）［２０１８１１２５］．ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／ｐｄｆ／１３０１．３５５７．ｐｄｆ．

［２６］ＧＯＯＤＦＥＬＬＯＷ ＩＪ，ＷＡＲＤＥＦＡＲＬＥＹＤ，ＭＩＲＺＡＭ，ｅｔａｌ．

Ｍａｘｏｕｔｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅ ｏｎ Ｍａｃｈｉｎｅ Ｌｅａｒｎｉｎｇ．Ｂｏｓｔｏｎ：ＭＩＴ Ｐｒｅｓｓ，２０１３：

１３１９１３２７．

［２７］ＬＩＮＭ，ＣＨＥＮＱ，ＹＡＮＳ．Ｎｅｔｗｏｒｋｉｎｎｅｔｗｏｒｋ［Ｃ］∥Ｉｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＬｅａｒｎｉｎｇＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓ，２０１４：１１０．

［２８］ＬＥＥＣＹ，ＸＩＥＳＮ，ＧＡＬＬＡＧＨＥＲＰＷ，ｅｔａｌ．Ｄｅｅｐｌｙｓｕｐｅｒ

ｖｉｓｅｄｎｅｔｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅａｎｄＳｔａｔｉｓｔｉｃｓ．ＳａｎＤｉｅｇｏ，Ｃａｌｉｆｏｒｎｉａ：ＰＭ

ＬＲ，２０１５：５６２５７０．

［２９］ＬＩＡＯＺＢ，ＣＡＲＮＥＩＲＯＧ．Ｃｏｍｐｅｔｉｔｉｖｅｍｕｌｔｉｓｃａｌｅｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎ

［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１５１１１８）［２０１８１１１０］．ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／

ｐｄｆ／１５１１．０５６３５．ｐｄｆ．

［３０］ＸＵＣＹ，ＬＵＣＹ，ＬＩＡＮＧＸＤ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｌｏｓｓｒｅｇｕｌａｒｉｚｅｄ

ｄｅｅｐｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｉｒｃｕｉｔｓａｎｄ

ＳｙｓｔｅｍｓｆｏｒＶｉｄｅｏＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，２６（１２）：２２７３２２８３．

［３１］ＨＯＦＦＥＲＥ，ＡＩＬＯＮＮ．Ｄｅｅｐｍｅｔｒｉｃｌｅａｒｎｉｎｇｕｓｉｎｇｔｒｉｐｌｅｔｎｅｔ

ｗｏｒｋ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＷｏｒｋｓｈｏｐｏｎＳｉｍｉｌａｒｉｔｙｂａｓｅｄＰａｔｔｅｒｎ

Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１５：８４９２．

［３２］ＫＲＩＺＨＥＶＳＫＹＡ，ＨＩＮＴＯＮＧ．Ｌｅａｒｎｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｌａｙｅｒｓｏｆｆｅａ

ｔｕｒｅｓｆｒｏｍ ｔｉｎｙｉｍａｇｅｓ［Ｄ］．Ｔｏｒｏｎｔｏ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｏｒｏｎｔｏ，

２００９：３２３５．

［３３］ＮＥＴＺＥＲＹ，ＷＡＮＧＴ，ＣＯＡＴＥＳＡ，ｅｔａｌ．Ｒｅａｄｉｎｇｄｉｇｉｔｓｉｎｎａｔ

ｕｒａｌｉｍａｇｅｓｗｉｔｈｕｎｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄｆｅａｔｕｒｅｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｃ］∥ ＮＩＰＳ

ＷｏｒｋｓｈｏｐｏｎＤｅｅｐＬｅａｒｎｉｎｇａｎｄＵｎｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄＦｅａｔｕｒｅＬｅａｒｎ

ｉｎｇ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＣｕｒｒａｎＡｓｓｏｃｉａｔｅｓＩｎｃ．，２０１１：１９．

　作者简介：

　厉铮泽　男，硕士研究生。主要研究方向：深度学习与应用。

杨小远　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：深度学

习与图像处理。

朱日东　男，博士研究生。主要研究方向：深度学习与目标

跟踪。

王敬凯　男，博士研究生。主要研究方向：深度学习与图像

融合。
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　第 ９期 厉铮泽，等：基于深度卷积的残差三生网络研究与应用

Ｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｒｅｓｉｄｕａｌｔｒｉｐｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋ
ｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎ

ＬＩＺｈｅｎｇｚｅ，ＹＡＮＧＸｉａｏｙｕａｎ，ＺＨＵＲｉｄｏｎｇ，ＷＡＮＧＪｉｎｇｋａｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＳｃｉｅｎｃｅ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｍｕｌｔｉｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｍａｇｅｔａｓｋｓ，ａｒｅｓｉｄｕａｌｔｒｉｐｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈａｉｍｓｔｏｔｒａｉｎｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓｔｏｏｂｔａｉｎｕｓｅｆｕｌｆｅａｔｕｒｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓｔｈｒｏｕｇｈｒｅｓｉｄｕａｌｌｅａｒｎｉｎｇ
ａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ａ２１ｌａｙｅｒｄｅｅｐｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄａｓｔｈｅｅｍｂｅｄｄｅｄ
ｎｅｔｗｏｒｋｏｆｔｈｅｔｒｉｐｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋ，ｗｈｅｒｅｔｈｅｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｓｃｏｎｎｅｃｔｅｄｗｉｔｈ６ｂｌｏｃｋｓ．Ｂｙｕｓｉｎｇｒｅｓｉｄｕａｌ
ｌｅａｒｎｉｎｇ，ｔｈｅｏｕｔｐｕｔｏｆｅａｃｈｂｌｏｃｋｉｓｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｉｎｐｕｔｏｆｔｈｉｓｂｌｏｃｋａｎｄｔｈｅｏｕｔｐｕｔｏｆｔｈｅｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌ
ｌａｙｅｒｗｈｉｃｈｆｏｃｕｓｏｎｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｏｆｎｅｔｗｏｒｋｌｅａｒｎｉｎｇａｎｄａｖｏｉｄｉｎｇｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｎ，ｅａｃｈｂｌｏｃｋ
ｅｍｐｌｏｙｅｄｔｈｅｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｌａｙｅｒｓｗｉｔｈｔｈｅｓａｍｅｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｂｒａｎｃｈｔｏｂｒｏａｄｅｎｔｈｅｗｉｄｔｈｏｆｔｈｅｎｅｔｗｏｒｋ．Ｆｉｎａｌｌｙ，
ｔｏｅｎｈａｎｃｅｔｈｅｔｒａｎｓｆｅｒｏｆｆｅａｔｕｒｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｔｈｅｆｕｌｌｙｃｏｎｎｅｃｔｅｄｌａｙｅｒｃｏｎｃａｔｅｎａｔｅｄｔｈｅｏｕｔｐｕｔｏｆｔｈｅｐｒｅｖｉｏｕｓ
ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｌａｙｅｒｓａｎｄｂｌｏｃｋｓ．Ｂｅｆｏｒｅｔｒａｉｎｉｎｇ，ｔｈｅｃｒｏｓｓｃｏｍｂｉｎｅｄｓａｍｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏｉｎｃｒｅａｓｅｅｆ
ｆｅｃｔｉｖｅｓａｍｐｌｅｓｆｏｒｈａｒｄｓａｍｐｌｅｓ．Ｄｕｒｉｎｇｔｒａｉｎｉｎｇ，ｕｓｉｎｇｔｈｅｓａｍｐｌｅｃｅｎｔｅｒｐｏｉｎｔｔｏｒｅｐｌａｃｅｔｈｅａｎｃｈｏｒｓａｍｐｌｅ
ａｓａｎｉｎｐｕｔｃａｎｒｅｄｕｃｅｔｈｅｅｒｒｏｒｒａｔｅｂｙ０．５％ ｏｎａｖｅｒａｇｅ．Ａｍｏｎｇｔｈｅｔｒｉｐｌｅｔｎｅｔｗｏｒｋｓｅｒｉｅｓ，ｗｅａｃｈｉｅｖｅｄｔｈｅ
ｂｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｎｔｈｅＭＮＩＳＴ，ＣＩＦＡＲ１０，ａｎｄＳＶＨＮ．Ｉｎａｌｌｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓ，ｗｅａｃｈｉｅｖｅｄｔｈｅｂｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ
ｏｎｔｈｅＭＮＩＳＴａｎｄｐｅｒｆｏｒｍｅｄｗｅｌｌｏｎＣＩＦＡＲ１０ａｎｄＳＶＨＮ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ；ｔｒｉｐｌｅｔｌｏｓｓ；ｒｅｓｉｄｕａｌｌｅａｒｎｉｎｇ；ｈａｒｄｓａｍｐｌｅｍｉｎｉｎｇ；ｓａｍｐｌｅｃｅｎ
ｔｅｒｐｏｉｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１２２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０３０７１４：１８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０３０６．０９２１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６７１００２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｙｕａｎｙａｎｇ＠ｖｉｐ．１６３．ｃｏｍ
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一种考虑 ＧＰＳ信号中断的导航滤波算法
何康辉１，董朝阳１，，王青２

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对无人机惯性（ＩＮＳ）／ＧＰＳ组合导航系统，考虑导航过程中存在的 ＧＰＳ数
据中断的问题，设计了一种改进的滤波算法。首先建立了无人机导航运动学模型，再将传统的

扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）技术和强跟踪滤波结合，利用模糊理论中的隶属度函数设计了一种模
糊强跟踪扩展卡尔曼滤波（ＳＴＥＫＦ）算法。仿真结果表明，所设计的改进算法能够快速适应
ＧＰＳ信号突变，即当 ＧＰＳ信号从故障状态恢复到正常状态时，改进算法相较普通 ＥＫＦ算法能
更快速地收敛到稳定状态，重新完成对飞行状态的估计。同时相较普通 ＥＫＦ和强跟踪扩展卡
尔曼滤波算法，改进算法具有更高的滤波精度。

关　键　词：扩展卡尔曼滤波 （ＥＫＦ）；强跟踪滤波；组合导航；全球定位系统 （ＧＰＳ）；
隶属度函数

中图分类号：ＴＰ２４２．６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８７４０８

　　针对无人机导航，常采用全球定位系统
（ＧＰＳ）和惯性导航（陀螺仪和加速度计）相结合
的组合导航方式。在正常工作情况下，惯性导航

根据当前时刻的位置速度状态结合牛顿运动学定

律推算下一时刻的无人机状态，ＧＰＳ实时的测量
无人机当前位置从而修正无人机状态。而 ＧＰＳ
信号本身容易被干扰，在遇到极端天气或在森林

地区时 ＧＰＳ信号无法接受。惯性导航本身虽然
不容易出现故障，但随时间会有严重的累计误差。

为了解决 ＧＰＳ和惯导技术各自的缺陷，使用多传
感器的组合导航技术就顺势而生了

［１４］
。

无人机导航的状态估计主要使用的是卡尔曼

滤波算法
［５］
。由于无人机的导航系统是一个非

线性系统，需要借助非线性滤波算法。目前常用

的方法有扩展卡尔曼滤波
［６］
（ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎ

Ｆｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）、无迹卡尔曼滤波（ＵｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎ
Ｆｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）以及容积卡尔曼滤波（ＣｕｂａｔｕｒｅＫａｌ

ｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＣＫＦ）［７］。其中，ＥＫＦ是对非线性函数
泰勒展开保留一阶项，将其近似为线性函数，再代

入标准的卡尔曼滤波算法中，进而完成对非线性

系统状态的近似估计。因其具有计算量小、精度

高
［８］
、适应性强的特点，ＥＫＦ广泛应用于导航系

统中
［９１２］
。已有许多学者建立了针对导航的 ＵＫＦ

和 ＣＫＦ算法，并对其作出了改进［１３１６］
。再例如

Ｍａｒｉｎａ［１７］将 ＵＫＦ应用于无人飞行器导航并得到
了优于 ＥＫＦ的滤波效果。尽管这些方法对强非
线性系统的估计精度高于 ＥＫＦ，但随之带来的是
计算量的显著增加

［１８］
，而且在高维系统中不稳

定，极易出现滤波发散等问题
［１９］
，这在要求快速

实时和稳定的导航系统中显得得不偿失。因此，

实际的飞行器导航系统中，多使用 ＥＫＦ进行数据
融合和状态估计

［２０２２］
。

在无人飞行器导航实际过程中，ＧＰＳ信号不
是时刻保持有效的

［２３］
。例如当无人飞行器驶入

qwqw
新建图章
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森林、荒漠等卫星覆盖不全的地区，ＧＰＳ信号就会
出现异常。此外，ＧＰＳ的接收端也可能出现短期
的故障。由于 ＧＰＳ发生临时中断，导航滤波估计
将偏离真实的飞行状态，且当导航系统由故障状

态变为正常状态时，基本的 ＥＫＦ算法不能及时作
出响应，恢复到正常的滤波状态。也就是说，ＥＫＦ
缺乏对突变状态的快速响应能力。具体的原因

是：当系统逐渐进入稳定状态时，滤波的最佳增益

矩阵将趋于最小值。在这时，若系统发生突变，滤

波器的增益矩阵不会因为残差的增大而增大，也

就是说，滤波器丧失了对突变状态的跟踪能力。

当系统从突变状态快速趋于稳态时，滤波器的增

益矩阵也不会快速的减小。从这个意义上来说，

ＥＫＦ类滤波器是一种开环滤波器。
针对上述问题，本文将强跟踪扩展卡尔曼滤

波（ＳＴＥＫＦ）算法运用到无人飞行器导航系统中，
目的是当 ＧＰＳ信号中断又恢复后，导航系统能快
速地回到稳态，重新完成对无人飞行器状态的有

效估计。针对 ＳＴＥＫＦ在导航系统中应用的弊端，
本文对原有的 ＳＴＥＫＦ作出了改进，引入了模糊理
论的思想，利用隶属度函数来实现 ＥＫＦ和 ＳＴＥＫＦ
的优势互补。

１　标准离散扩展卡尔曼滤波模型

导航系统是一个有时间间断的离散系统，因

此这里只讨论离散的扩展卡尔曼滤波流程。设随

机的离散非线性系统模型为

Ｘｋ＋１ ＝ｆ［Ｘｋ，ｋ］＋Ｗｋ （１）
Ｚｋ＋１ ＝ｈ［Ｘｋ＋１，ｋ＋１］＋Ｖｋ＋１ （２）
式中：Ｗｋ和 Ｖｋ＋１均为彼此不相关的零均值白噪
声序列，它们与初始状态不相关，且

Ｅ［ＷｋＷ
Ｔ
ｊ］＝Ｑｋ

Ｅ［ＶｋＶ
Ｔ
ｊ］＝Ｒ

{
ｋ

（３）

式中：Ｑｋ为状态模型噪声协方差阵；Ｒｋ为量测模
型噪声协方差阵。

在最优滤波值Ｘ
＾
ｋ处对 ｆ［Ｘｋ，ｋ］进行泰勒展

开，在一步预测值Ｘ
＾
ｋ＋１ ｋ处对 ｈ［Ｘｋ＋１，ｋ＋１］进行

泰勒展开并取泰勒一阶项：

Φｋ＋１，ｋ ＝
ｆ［Ｘｋ，ｋ］
ＸＴｋ Ｘｋ＝Ｘ^ｋ

（４）

Ｈｋ＋１ ＝
ｈ［Ｘｋ＋１，ｋ＋１］

ＸＴｋ＋１ Ｘｋ＋１＝Ｘ^ｋ＋１ ｋ

（５）

状态一步预测为

Ｘ
＾
ｋ＋１ｋ ＝ｆ［Ｘ

＾
ｋ，ｋ］ （６）

一步预测均方差为

Ｐｋ＋１ｋ ＝Φｋ＋１，ｋＰｋΦ
Ｔ
ｋ＋１，ｋ＋Ｑｋ （７）

滤波增益为

Ｋｋ＋１ ＝Ｐｋ＋１ｋＨ
Ｔ
ｋ＋１（Ｈｋ＋１Ｐｋ＋１／ｋＨ

Ｔ
ｋ＋１＋Ｒｋ＋１）

－１
（８）

状态估计为

Ｘ
＾
ｋ＋１ ＝Ｘ

＾
ｋ＋１ｋ＋Ｋｋ＋１（Ｚｋ＋１－ｈ［Ｘ

＾
ｋ＋１ｋ，ｋ＋１］）

（９）
估计均方差为

Ｐｋ＋１ ＝（Ｉ－Ｋｋ＋１Ｈｋ＋１）Ｐｋ＋１ ｋ（Ｉ－Ｋｋ＋１Ｈｋ＋１）
Ｔ＋

　　Ｋｋ＋１Ｒｋ＋１Ｋ
Ｔ
ｋ＋１ （１０）

２　针对导航的模糊强跟踪扩展卡尔
曼滤波器

２．１　强跟踪滤波器
为了解决导航中存在的 ＧＰＳ信号中断的问

题，本文引入强跟踪滤波的思想，将其与标准的扩

展卡尔曼滤波结合。使系统在 ＧＰＳ中断恢复后，
能够快速地进入稳态。

２．２　含次优渐消因子的扩展卡尔曼滤波器
为了使滤波器具有较强的跟踪性能，一个想

法是采用一个随时间变化的因子对过去的数据进

行渐消，衰减老数据对当前滤波预测的影响。这

可以通过更改协方差阵进而更改增益矩阵来实

现。具体做法是，在 ＥＫＦ模型中，对协方差预测
矩阵公式：

Ｐｋ＋１ｋ ＝Φｋ＋１，ｋＰｋΦ
Ｔ
ｋ＋１，ｋ＋Ｑｋ

将其改为

Ｐｋ＋１ｋ ＝ωｋ＋１Φｋ＋１，ｋＰｋΦ
Ｔ
ｋ＋１，ｋ＋Ｑｋ （１１）

式中：ωｋ＋１为随时间变化的渐消因子，下面是渐消
因子的求取方法：

ωｋ＋１ ＝
ω０，ｋ＋１　　 ω０，ｋ＋１≥１

１ ω０，ｋ＋１ ＜
{ １

（１２）

ω０，ｋ＋１ ＝
ｔｒ（Ｎｋ＋１）
ｔｒ（Ｍｋ＋１）

（１３）

Ｎｋ＋１ ＝Ｖ０，ｋ＋１－Ｈｋ＋１ＱｋＨ
Ｔ
ｋ＋１－β０Ｒｋ＋１ （１４）

Ｍｋ＋１ ＝Ｈｋ＋１ΦｋＰｋΦ
Ｔ
ｋＨ

Ｔ
ｋ＋１ （１５）

Ｖ０，ｋ＋１ ＝

Ｚ１Ｚ
Ｔ
１ 　　　　　　 ｋ＝０

ρＶ０，ｋ＋Ｚ

ｋ＋１Ｚ

Ｔ
ｋ＋１

１＋ρ
ｋ≥{ １

（１６）

式中：ρ为遗忘因子，一般取 ρ＝０．９５；β０为弱化次

优因子，β０≥１。

Ｚｋ＋１ ＝Ｚｋ＋１－Ｈｋ＋１Ｘ
＾
ｋ＋１ ｋ （１７）
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２．３　模糊强跟踪扩展卡尔曼滤波器

具有强跟踪特性的扩展卡尔曼滤波器的确有

对突变的快速响应能力，但这是以牺牲一定的滤

波精度为代价的。因为标准的 ＥＫＦ是在满足最
小方差准则的基础上来确定最佳增益矩阵的，如

式（７）。而含渐消因子的 ＥＫＦ则对式（７）中的
Ｐｋ＋１ｋ取值做了修改，如式（１１）所示，这样计算的
最佳增益矩阵 Ｋｋ＋１不满足卡尔曼滤波的基本原
则，其精度就有所下降。应用于无人机导航中，以

牺牲整体的导航精度换取局部的快速响应，显得

得不偿失。

针对此，本文提出一种改进的 ＳＴＥＫＦ算法，
目的是在保证滤波精度的同时，提高系统应对快

速突变的能力。

改进算法的主体思想是调整协方差预测

式（１１）中的渐消因子 ωｋ＋１。在 ２．２节的 ＳＴＥＫＦ
算法中，无论系统是否发生突变，均采取固定的渐

消因子。这样在系统稳定状态时（大部分时候），

ＳＴＥＫＦ具有较低的精度。而本文的改进算法里，
将通过比较系统估计残差和期望的关系，来确定

最终的渐消因子。

计算当前残差偏离期望残差的比值为

γ０ ＝
ＺＴｋ＋１Ｚ


ｋ＋１

ｔｒ｛Ｅ（Ｚｋ＋１Ｚ
Ｔ
ｋ＋１）｝

（１８）

式中：

Ｚｋ＋１ ＝Ｚｋ＋１－Ｈｋ＋１Ｘ
＾
ｋ＋１ ｋ ＝Ｈｋ＋１（Ｘｋ＋１－

　　 Ｘ
＾
ｋ＋１ ｋ）＋Ｖｋ＋１ ＝Ｈｋ＋１Ｘ


ｋ＋１＋Ｖｋ＋１ （１９）

　　Ｅ（Ｚｋ＋１Ｚ

ｋ＋１
Ｔ
）为残差的期望，表达式为

Ｅ（Ｚｋ＋１Ｚ

ｋ＋１
Ｔ
）＝Ｅ［（Ｈｋ＋１Ｘ


ｋ＋１＋Ｖｋ＋１）（Ｈｋ＋１Ｘ


ｋ＋１＋

　　Ｖｋ＋１）
Ｔ
］＝Ｈｋ＋１Ｅ（Ｘ


ｋ＋１Ｘ


ｋ＋１
Ｔ
）ＨＴｋ＋１＋

　　Ｈｋ＋１Ｅ（Ｘ

ｋ＋１Ｖ

Ｔ
ｋ＋１）＋Ｈ

Ｔ
ｋ＋１Ｅ（Ｖｋ＋１Ｘ


ｋ＋１

Ｔ
）＋

　　Ｅ（Ｖｋ＋１Ｖ
Ｔ
ｋ＋１） （２０）

注意到，Ｅ（Ｘｋ＋１Ｖ
Ｔ
ｋ＋１）＝Ｅ（Ｖｋ＋１Ｘ


ｋ＋１
Ｔ
）＝０，

Ｅ（Ｘｋ＋１Ｘ

ｋ＋１
Ｔ
）＝Ｐｋ＋１ ｋ，Ｅ（Ｖｋ＋１Ｖ

Ｔ
ｋ＋１）＝Ｒｋ＋１。所

以有

Ｅ（Ｚｋ＋１Ｚ

ｋ＋１
Ｔ
）＝Ｈｋ＋１Ｐｋ＋１ ｋＨ

Ｔ
ｋ＋１＋Ｒｋ＋１ ＝

　　Ｈｋ＋１（Φｋ＋１，ｋＰｋΦ
Ｔ
ｋ＋１，ｋ＋Ｑｋ）Ｈ

Ｔ
ｋ＋１＋Ｒｋ＋１ （２１）

在求得 γ０后，令 γ１＝ｍａｘ｛γｍｉｎ，γ０｝，γｍｉｎ＞１
为临界残差参数，当 γ１≤γｍｉｎ时认为残差较小，
ＧＰＳ量测未发生中断。
　　设隶属度函数 ｇ（γ１）为

ｇ（γ１）＝ωｋ＋１ｅｘｐ －
γｍｉｎｌｎωｋ＋１
γ( )
１

（２２）

式中：ωｋ＋１为 ２．２节由标准 ＳＴＥＫＦ算法求得的渐

消因子。

则将协方差预测公式（１１）变为
Ｐｋ＋１ｋ ＝ｇ（γ１）Φｋ＋１，ｋＰｋΦ

Ｔ
ｋ＋１，ｋ＋Ｑｋ （２３）

以上就是模糊强跟踪扩展卡尔曼滤波的基本

模型。

直观地看，当计算出的残差与期望之比 γ０小
于门限值 γｍｉｎ时，可以认为此时的估计残差在允
许范围内，系统的量测（ＧＰＳ量测值）未发生突

变，此时 ｇ（γ１）＝ωｋ＋１ｅｘｐ －
γｍｉｎｌｎωｋ＋１
γ( )
ｍｉｎ

＝１，改

进算法的协方差预测式（２３）即为 ＥＫＦ的协方差
预测式（７）。当计算残差远大于期望残差，即量
测值发生巨大突变，此时 γ１→ ＋∝，ｇ（γ１）→
ωｋ＋１，滤波器具有强跟踪的特性。

改进算法的优点在于借助了模糊理论中的隶

属度函数，对于 ＥＫＦ和 ＳＴＥＫＦ，没有完全的抛弃
一种算法而采用另一种。而是将两者的优势互

补。大多数情况下，当系统稳定，ＧＰＳ量测正常
时，更多地借助 ＥＫＦ保证滤波精度，当 ＧＰＳ信号
发生故障后，更多地借助 ＳＴＥＫＦ。

为了证明提出的模糊强跟踪扩展卡尔曼滤波

能够对系统状态做出有效估计，提出如下假设和

定理。

假设１　系统状态模型正确，且由式（６）～
式（１０）构成的标准扩展卡尔曼滤波器的实际误
差均方阵存在有限上界。

定理１　对于由式（６）～式（１０）、式（１２）～
式（１７）和式（２２）～式（２３）构成的模糊强跟踪扩
展卡尔曼滤波器，若上述假设成立，改进算法实际

的估计误差均方阵为 Ｐｒｋ＋１＝Ｅ（（Ｘ
ｒ
ｋ＋１－Ｘ^ｋ＋１）·

（Ｘｒｋ＋１－Ｘ
＾
ｋ＋１）

Ｔ
）存在有限上界：

ｓｕｐ（Ｐｒｋ＋１）＝ｓｕｐ（Ｐ
ｒ
ｋ＋１）＋ΔＰ （２４）

式中：Ｘｒｋ＋１为真实状态；Ｐ
ｒ
ｋ＋１为标准卡尔曼滤波算

法的实际误差均方阵；ΔＰ为改进算法式（２３）额外
引入的误差均方阵；上标 ｒ代表实际误差均方阵。

证明　当模型正确时，真实估计误差均方
阵为

Ｐｒｋ＋１ ＝（Ｉ－Ｋｋ＋１Ｈｋ＋１）Ｐ
ｒ
ｋ＋１ｋ（Ｉ－Ｋｋ＋１Ｈｋ＋１）

Ｔ＋

　　Ｋｋ＋１Ｒｋ＋１Ｋ
Ｔ
ｋ＋１ （２５）

Ｐｒｋ＋１ｋ ＝Φｋ＋１，ｋＰ
ｒ
ｋ１Φ

Ｔ
ｋ＋１，ｋ＋Ｑｋ （２６）

由于模糊渐消函数 ｇ（γ１）的存在，式（２６）中的滤

波增益将产生偏差，Ｋｋ＋１＝Ｋｋ＋１＋ΔＫ，且由所设
计的模糊规则可知 ΔＫ有界。由于 ΔＫ实际均方
差也将偏离原始值：

６７８１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ９期 何康辉，等：一种考虑 ＧＰＳ信号中断的导航滤波算法

Ｐｒｋ＋１＋ΔＰ＝［Ｉ－（Ｋｋ＋１＋ΔＫ）Ｈｋ＋１］Ｐ
ｒ
ｋ＋１ｋ［Ｉ－

　　（Ｋｋ＋１＋ΔＫ）Ｈｋ＋１］
Ｔ＋（Ｋｋ＋１＋

　　ΔＫ）Ｒｋ＋１（Ｋｋ＋１＋ΔＫ）
Ｔ

（２７）
将式（２５）代入式（２７），并注意到

Ｈｋ＋１Ｐｋ＋１ ｋ－（Ｈｋ＋１Ｐｋ＋１ ｋＨ
Ｔ
ｋ＋１ ＋Ｒｋ＋１）Ｋ

Ｔ
ｋ＋１ ＝０

因此有

ΔＰ＝ΔＫ（Ｈｋ＋１Ｐ
ｒ
ｋ＋１ ｋＨ

Ｔ
ｋ＋１＋Ｒｋ＋１）ΔＫ

Ｔ
（２８）

因为 ΔＫ有界，且 Ｐｒｋ＋１ ｋ和 Ｒｋ＋１为正定矩阵，
所以 ΔＰ存在有限上界。 证毕

由上述定理可知，随着迭代过程，本文的模糊

强跟踪扩展卡尔曼滤波器的误差将收敛于有限值。

３　仿真实验

本文以无人机 ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统来仿
真研究本文所提滤波算法的稳定性与适应性。

３．１　无人机导航运动学模型
定义系统的状态向量为

Ｘ＝［ｑ０　ｑ１　ｑ２　ｑ３　ｖｎ　ｖｅ　ｖｄ　ｘｎ　ｘｅ　ｘｄ］
Ｔ

（２９）
式中：ｑ０、ｑ１、ｑ２和 ｑ３为无人机当前时刻的姿态四
元数；Ｖｎ、Ｖｅ和Ｖｄ为无人机在导航（地球）坐标系

下的速度；ｘｎ、ｘｅ和 ｘｄ为相应的位置。
确定状态方程为

Ｘｋ＋１ ＝ｆ（Ｘｋ，ｋ） （３０）
导航状态更新方程包括速度、未知项和姿态

３方面，其中姿态更新方程为
ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３ ｋ＋１

＝

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３ ｋ

＋１
２
Ｔ

０ －ｗｘ －ｗｙ －ｗｚ
ｗｘ ０ ｗｚ －ｗｙ
ｗｙ －ｗｚ ０ ｗｘ
ｗｚ ｗｙ －ｗｘ













０

ｑ０
ｑ１
ｑ２
ｑ













３ ｋ

（３１）
式中：ｗｘ、ｗｙ和 ｗｚ为陀螺仪传感器在当前时刻的
读数；Ｔ为传感器的采集周期。

相应地，







速度更新方程为

ｖｎ
ｖｅ
ｖ





ｄ ｋ＋１







＝

ｖｎ
ｖｅ
ｖ





ｄ ｋ

＋Ｃ






ｎ
ｂ

ａｘ
ａｙ
ａ





ｚ ｋ

Ｔ （３２）

式中：ａｘ、ａｙ和 ａｚ为加速度计读数；Ｃ
ｎ
ｂ为载体坐

标系向导航坐标系坐标变换的方向余弦矩阵，

Ｃｎｂ＝（Ｃ
ｂ
ｎ）
Ｔ
。

设运载体的航向角为 ψ，俯仰角为 θ，滚转角
为 γ，则有

Ｃｂｎ ＝

ｃｏｓγｃｏｓψ＋ｓｉｎγｓｉｎψｓｉｎθ －ｃｏｓγｓｉｎψ＋ｓｉｎγｃｏｓψｓｉｎθ －ｓｉｎγｃｏｓθ

ｓｉｎψｃｏｓθ ｃｏｓψｃｏｓθ ｓｉｎθ

ｓｉｎγｃｏｓψ－ｃｏｓγｓｉｎψｓｉｎθ －ｓｉｎγｓｉｎψ－ｃｏｓγｃｏｓψｓｉｎθ ｃｏｓγｃｏｓ











θ

（３３）

　　







位置更新方程为

ｘｎ

ｘｅ

ｘ







ｄ ｋ＋１







＝

ｘｎ

ｘｅ

ｘ







ｄ ｋ







＋

ｖｎ

ｖｅ

ｖ







ｄ ｋ

Ｔ （３４）

最后，确定系统的观测方程为

Ｚｋ＋１ ＝ｈ（Ｘｋ＋１，ｋ＋１） （３５）
导航系统采用的是 ＩＮＳ—ＧＰＳ组合导航系

统，将 ＧＰＳ的量测信息作为系统的观测向量：

Ｚ＝［ｚｎ ｚｅ ｚｄ］Ｔ （３６）

可见系统观测信息就是状态位置信息，则系

统观测方程可以写成

ｚｎ ＝ｘｎ
ｚｅ ＝ｘｅ
ｚｄ ＝ｘ

{
ｄ

（３７）

３．２　滤波参数设计
需要注意的是，滤波的效果受 ２个初值和

２个矩阵参数影响，在经过多次调试后，并且为了
对比不同滤波方法的性能，本文对不同滤波方法

都采用相同的初值和参数。具体取值为

Ｘ０ ＝［１　０　０　０　０ｍ／ｓ　０ｍ／ｓ　０ｍ／ｓ

　　１００ｍ　１００ｍ　１００ｍ］Ｔ

Ｐ０ ＝ｄｉａｇ（０．０００１，０．０００１，０．０００１，０．００７６，

　　０．７（ｍ／ｓ）２，０．７（ｍ／ｓ）２，０．７（ｍ／ｓ）２，

　　１０ｍ２，１０ｍ２，１０ｍ２）

Ｑ ＝ｄｉａｇ（０，０，０，０，１０（ｍ／ｓ）２，１０（ｍ／ｓ）２，

　　１０（ｍ／ｓ）２，１ｍ２，１ｍ２，１ｍ２）

Ｒ＝

１０００ｍ２ ０ ０

０ １０００ｍ２ ０

０ ０ １０００ｍ











２

用英达软件实现仿真，时间采样周期 Ｔ＝
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０．０２ｓ。总时长为４０ｓ。仿真过程中 ＧＰＳ量测始
终有效，仿真结果如图１所示。

图 １　３种滤波算法结果（东向）

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｒｅｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ（ｅａｓｔ）

图１中，将本文改进 ＳＴＥＫＦ算法与文献［２４］
中的 ＡＳＴＫＦ算法做对比（文献［２４］提出了自适
应强跟踪卡尔曼滤波（ＡＳＴＫＦ），并将其运用于位
置估计中），本文提出的基于模糊理论的强跟踪

扩展卡尔曼滤波器能够对飞行状态做出有效估

计，且具有较低的跟踪误差，在整个仿真时间内

稳定。

下面定量地分析 ３种滤波算法的精度，导航
滤波精度的指标是估计误差的均方根值：

ＥＭＳ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｋ＝１
（ｘｋ－ｘ^ｋ）槡

２
（３８）

式中：Ｎ为仿真采样点数，Ｎ＝２０００；ｘｋ和 ｘ^ｋ分别
为分析对象的测量值和估计值。

计算出无人机北向、东向、地向的位置误差

ＥＭＳｎ、ＥＭＳｅ、ＥＭＳｄ后，则导航滤波误差指标可以
表示为

ＥＭＳ＝ １
３
（ＥＭＳ２ｎ ＋ＥＭＳ

２
ｅ＋ＥＭＳ

２
ｄ槡
） （３９）

计算得出３种滤波算法的误差如表１所示。
表 １　３种滤波算法的精度

Ｔａｂｌｅ１　Ａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｒｅｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算法 估计误差均方根值／ｍ

ＥＫＦ ６．３５

ＡＳＴＫＦ［２４］ ７．５４

本文改进的 ＳＴＥＫＦ ５．９９

　　可见，相较于文献［２４］中ＡＳＴＫＦ算法以牺牲
一定滤波精度换取强跟踪效果，本文改进的

ＳＴＥＫＦ算法具有更高的滤波精度（甚至优于普通
的 ＥＫＦ算法）。

３．３　ＧＰＳ中断响应测试
给 ＧＰＳ信号人为地加入持续时间为 ４ｓ的故

障（仿真开始后的１０～１４ｓ），在这 ４ｓ内，ＧＰＳ的
量测值清零。这段时间内，无人机仅借助惯性导

航而进行位置姿态估计，随着时间的推移将产生

累计误差。ＧＰＳ故障解除后，无人机重新利用
ＧＰＳ信号来进行定位，误差会逐渐减小。为了观
察系统的恢复情况。比较了不同滤波算法对 ＧＰＳ
信号突变的快速响应能力。

图２为 ＧＰＳ发生中断后，仿真得到的滤波估
计轨迹与理论飞行轨迹的路线，可见在 ＧＰＳ故障
的这段时间，滤波轨迹发生了偏移。

图３为３种滤波算法在北向、东向和地向上
滤波误差。可见，在１４ｓ时 ＧＰＳ信号回复到正常
后，本文改进的 ＳＴＥＫＦ的滤波算法和文献［２４］中
ＡＳＴＫＦ算法误差能够快速地收敛至零，而普通
ＥＫＦ的滤波则会出现较大幅度的振荡，至少需要
３ｓ左右的时间才能完成对位置的准确估计。

可以利用估计残差对滤波是否收敛进行检

测
［４］
，根据式（３１），认为当估计残差与期望残差

之比 γ０始终小于３时滤波收敛且进入稳定状态。
从 ＧＰＳ中断结束到滤波进入稳态的这段时间，称
之为收敛时间。通过仿真，得到不同滤波算法的

收敛时间如表２所示。
可见，改进算法相较于普通的 ＥＫＦ算法极大

地减小了导航过程中 ＧＰＳ中断恢复后的收敛
时间。

综合３．２节和 ３．３节，可见本文提出的基于
模糊理论的强跟踪扩展卡尔曼滤波器在能够快速

追踪 ＧＰＳ量测信号的同时，比文献［２４］中 ＡＳＴＫＦ
算法具有更高的滤波精度。

图 ２　飞行轨迹变化

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈｖａｒｉａｔｉｏｎ
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　第 ９期 何康辉，等：一种考虑 ＧＰＳ信号中断的导航滤波算法

图 ３　３种滤波算法在北向、东向和地向误差变化

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｒｔｈ，ｅａｓｔａｎｄｇｒｏｕｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｖａｒｉａｔｉｏｎ

表 ２　３种滤波算法针对 ＧＰＳ中断收敛速度

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄｏｆｔｈｒｅｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

ｆｏｒＧＰＳｉｎｔｅｒｒｕｐｔｉｏｎ

算法 ＧＰＳ中断恢复后收敛速度／ｓ

ＥＫＦ ３．８４

ＡＳＴＫＦ［２４］ ０．３８

本文改进的 ＳＴＥＫＦ ０．２５

４　结　论

针对导航系统中存在这 ＧＰＳ信号中断丢失
的问题，本文利用模糊理论中的隶属度函数，对基

本的强跟踪扩展卡尔曼滤波器作出了改进，主要

结论如下：

１）本文将强跟踪扩展卡尔曼滤波（ＳＴＥＫＦ）
运用到了无人机导航系统中，并对其作出了改进。

２）改进 ＳＴＥＫＦ算法能够在 ＧＰＳ信号恢复后
迅速地进入稳态（０．２５ｓ），而不是逐渐地收敛。

３）改进 ＳＴＥＫＦ算法保证了导航滤波精度，
误差小于普通的 ＥＫＦ算法和文献［２４］中的 ＡＳＴ
ＫＦ算法。
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［２１］王亭亭，蔡志浩，王英勋．无人机室内视觉／惯导组合导航方

法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１）：１７６１８６．

ＷＡＮＧＴＴ，ＣＡＩＺＨ，ＷＡＮＧＹＸ．Ｉｎｄｏｏｒｖｉｓｉｏｎ／ＩＮＳｉｎｔｅｇｒａｔ

ｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒＵＡＶ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１）：１７６１８６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］钱华明，王迪，吴永慧．小视场星敏感器量测延时滤波算法

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（２）：２３４２４２．

ＱＩＡＮＨＭ，ＷＡＮＧＤ，ＷＵＹＨ．Ｄｅｌａｙｅｄｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒ

ｓｍａｌｌｆｉｅｌｄｏｆｖｉｅｗｓｔａｒｓｅｎｓｏｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（２）：

２３４２４２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］王尔申，贾超颖，曲萍萍，等．基于混沌粒子群优化的北斗／

ＧＰＳ组合导航选星算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，

４５（２）：２５９２６５．

ＷＡＮＧＥＳ，ＪＩＡＣＹ，ＱＵＰＰ，ｅｔａｌ．Ｂｅｉｄｏｕ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｔａｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｔｉｃｐａｒｔｉｃｌｅ

ｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（２）：２５９２６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＬＩＮＣＬ，ＣＨＡＮＧＹＭ，ＨＵＮＧＣＣ，ｅｔａｌ．Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

ａｎｄｓｍｏｏｔｈｔｒａｃｋｉｎｇｗｉｔｈａｆｕｚｚｙｌｏｇｉｃｂａｓｅｄａｄａｐｔｉｖｅｓｔｒｏｎｇ

ｔｒａｃｋｉｎｇＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｆｏｒｃａｐａｃｉｔｉｖｅｔｏｕｃｈｐａｎｅｌｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１５，６２（８）：５０９７

５１０８．

　作者简介：

　何康辉　男，硕士研究生。主要研究方向：航空航天器的导航

与控制。

董朝阳　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空航

天器的导航与控制。
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　第 ９期 何康辉，等：一种考虑 ＧＰＳ信号中断的导航滤波算法

ＡｎａｖｉｇａｔｉｏｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇＧＰＳｓｉｇｎａｌｉｎｔｅｒｒｕｐｔｉｏｎ
ＨＥＫａｎｇｈｕｉ１，ＤＯＮＧＣｈａｏｙａｎｇ１，，ＷＡＮＧＱｉｎｇ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＡｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆＧＰＳｄａｔａｉｎｔｅｒｒｕｐｔｉｏｎｉｎｔｈｅＵＡＶＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓ
ｔｅｍ，ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｍｏｄｅｌｏｆＵＡＶｎａｖｉｇａｔｉｏｎｉｓｅｓｔａｂ
ｌｉｓｈｅｄ．ＴｈｅｎｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｅｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ（ＥＫＦ）ｔｅｃｈｎｉｑｕｅａｎｄｓｔｒｏｎｇｔｒａｃｋｉｎｇｆｉｌｔｅｒａｒｅｃｏｍｂｉｎｅｄ．
Ａｎｅｗｎａｖｉｇａｔｉｏｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎｉｎｆｕｚｚｙｔｈｅｏｒｙ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｑｕｉｃｋｌｙａｄａｐｔｔｏｔｈｅｓｕｄｄｅｎｃｈａｎｇｅｏｆＧＰＳｓｉｇｎａｌ．Ｗｈｅｎｔｈｅ
ＧＰＳｓｉｇｎａｌｒｅｃｏｖｅｒｓｆｒｏｍｔｈｅｆａｕｌｔｓｔａｔｅｔｏｔｈｅｎｏｒｍａｌｓｔａｔｅ，ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｃｏｎｖｅｒｇｅｔｏｔｈｅｓｔｅａｄｙ
ｓｔａｔｅｍｏｒｅｑｕｉｃｋｌｙｔｈａｎｔｈｅｏｒｄｉｎａｒｙＥＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｉｓｒｅｃｏｍｐｌｅｔｅｄａｎｄｅｓｔｉｍａｔｅｄ．Ａｔｔｈｅ
ｓａｍｅｔｉｍｅ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｏｍｍｏｎＥＫＦａｎｄｓｔｒｏｎｇｔｒａｃｋｉｎｇｅｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ（ＳＴＥＫＦ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，
ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓｈｉｇｈｅｒｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ（ＥＫＦ）；ｓｔｒｏｎｇｔｒａｃｋｉｎｇｆｉｌｔｅｒ；ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ；ｇｌｏｂａｌｐｏｓｉｔｉｏ
ｎｉｎｇｓｙｓｔｅｍ（ＧＰＳ）；ｍｅｍｂｅｒｓｈｉｐｆｕｎｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０４０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０４３０１６：０５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４２９．１４０２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７３２９５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｏｎｇｃｈａｏｙａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：董虎，林苗，顾苏程，等．多向气动驱动器软体仿生舌弯曲状态的研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：１８８２
１８９３．ＤＯＮＧＨ，ＬＩＮＭ，ＧＵＳＣ，ｅｔａｌ．Ｍｏｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｎｅｕｍａｔｉｃａｃｔｕａｔｏｒ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１８８２１８９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７８８

多向气动驱动器软体仿生舌弯曲状态的研究

董虎１，２，林苗１，２，顾苏程１，２，曹毅１，２，，李巍３

（１．江南大学 机械工程学院，无锡 ２１４１２２；　２．江苏省食品先进制造装备技术重点实验室，无锡 ２１４１２２；

３．苏州工业职业技术学院，苏州 ２１５１０４）

　　摘　　　要：以软体仿生舌为研究对象，针对多向驱动器的变形机理，开展了面向软体仿
生舌的单／多向驱动器的弯曲特性研究。首先，设计了气动驱动软体仿生舌，其在单／多向驱动
器的作用下可实现吐舌、翻舌、卷舌以及斜翻舌等动作；其次，为进一步研究驱动器的变形机

理，开展了针对单／多向驱动器的结构及变形工作原理的研究；然后，基于 Ｙｅｏｈ模型应变能密
度函数，结合力平衡方程，建立了驱动压强和驱动器弯曲变形后曲率半径的非线性数学模型；

最后，为验证理论模型的正确性，开展了软体仿生舌的仿真研究及相关实验验证，结果证明了

理论模型的正确性。上述研究为其他基于气动驱动的软体结构变形机理的研究提供了理论

基础。

关　键　词：软体仿生舌；气动驱动；Ｙｅｏｈ模型；有限元仿真；弯曲特性
中图分类号：ＴＰ２４１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８８２１２

　　传统机器人多以刚性结构为主，其结构复杂、
自适应能力差、自由度有限、安全性低

［１３］
。与刚

性机器人不同，软体机器人基于仿生学的研究成

果
［４６］
，以新兴的智能材料为依托

［７］
，模仿自然界

中的无脊椎动物，如蚯蚓、章鱼及动物的舌等。其

结构一般比较简单、自适应能力强、理论上可以有

任意自由度、安全性较高
［８］
。因此，软体机器人

可在医疗手术、地震救援、故障检测
［９１０］
等诸多非

结构化工作环境中完成既定任务。

基于软体机器人的诸多优良特性以及其在非

结构化工作环境中的广阔应用前景，其正逐渐成

为国内外机器人领域的研究热点。综合国内外软

体机器人的发展历程不难发现，基于驱动方式软

体机器人可划分为：气动驱动
［１１１２］

、丝线驱动
［１３］

以及智能材料电致动
［１４１６］

。在气动驱动方面，

Ｆｉｏｎｎｕａｌａ等［１７］
用实验法总结了纤维增强型软体

驱动器的变形规律；Ｋｅｖｉｎ等［１８］
基于实验法分析

了水下软体夹持器的力学特性；Ｋｒｉｓｔｉｎ等［１９］
基于

欧拉弹力定理和杆理论建立气动软体驱动器的理

论模型；王宁扬等
［２０］
基于形封闭性理论分析了蜂

巢气动软体夹持器的变形机理；魏树军等
［２１］
基于

实验法研发了一种纤维增强型气动软体抓手；郑

俊君等
［２２］
基于流体静压力学特性构建了气动静

压软体机器人的理论模型；王华等
［２３］
在橡胶材料

本构关系的基础上，应用虚功原理分析了软体弯

曲驱动器的变形机理；费燕琼等
［２４］
基于橡胶材料

的本构关系，分析了气动驱动软体机器人的运动

机理。在丝线驱动方面，Ｋｉｍ等［２５］
基于欧拉伯

努利梁方程构建了 ＳＭＡ（ＳｈａｐｅＭｅｍｏｒｙＡｌｌｏｙｓ）丝
驱动的软体手的理论模型；Ｍａｔｈｉｊｓｓｅｎ等［２６］

基于

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909022&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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等距实验法总结了人工肌肉丝驱动器的变形规

律；史震云和朱前成
［２７］
基于径向基函数神经网络

和支持度函数构建了智能驱动器软体机器人的理

论模型；王扬威等
［２８］
基于运动学模型分析了形状

记忆合金丝驱动柔性机械臂的变形机理；Ｆｅｉ和
Ｘｕ［２９］基于实验法及反馈数据总结了 ＳＭＡ软体驱
动器的变化规律。在电致动方面，Ｍａｔｌｕ等［３０］

基

于静准态有限元模型分析了 ＥＡＰ（ＥｌｅｃｔｒｏＡｃｔｉｖｅ
Ｐｏｌｙｍｅｒ）致动装置的变形机理；郭闯强等［１６］

基于

ＩＰＭＣ（ＩｏｎｉｃＰｏｌｙｍｅｒＭｅｔａｌＣｏｍｐｏｓｏｔｅ）分析了微型
仿生机器鱼鱼的变形机理。

在食品科学领域，模拟咀嚼、吞咽功能的软体

仿生舌的研制具有重要价值，谢高鹏提出了仿生

舌并进行了食品咀嚼模拟机系统的研究
［３１］
；韩敬

虎
［３２］
设计了一款仿生舌并研制了咀嚼吞咽一体

化仿生机器人。

本文以软体仿生舌为研究对象，研究了驱动

器的变形机理，并基于 Ｙｅｏｈ模型建立了非线性数
学模型，开展了软体仿生舌的仿真研究及相关实

验验证，结果证明了结构设计的合理性以及理论

模型的正确性。

１　软体仿生舌的结构设计
如图１（ａ）所示，舌是口腔内的肌性器官，可

分为舌根、舌体和舌尖三部分。作为一种骨骼肌，

其运动十分灵活，参与咀嚼、吞咽及协助语言等

功能。

为模拟舌的吞咽、咀嚼等功能，基于气动驱动

器设计了一款软体仿生舌，如图１（ｂ）所示。该软
体仿生舌主要由多向驱动器、单向驱动器及舌本

体组成，其中单／多向驱动器黏附在舌本体下部，
控制仿生舌的吐舌、翻舌、卷舌及斜翻舌等功能，

同时半／通透槽可减少挤压应力，在驱动压强 ｐ＝
５０ｋＰａ时，预期吐舌 ５ｍｍ，翻舌 １．２ｒａｄ，卷舌
１．３ｒａｄ，斜翻舌１ｒａｄ。

软体仿生舌制备材料均为肖氏硬度 ２０度的
硅橡胶，具体方法为模具浇铸法，基于 ３Ｄ打印得
到树脂模具，配合 １∶１混合的液态硅胶固化完
成制备工序。

１．１　多向驱动器结构及工作原理
多向驱动器由４个充气软管通过实心连接管

连接而成，其外部包覆有约束管和约束线圈，如

图２所示。当对其中一个充气软管充气时，在气
压 ｐ的作用下软管膨胀并轴向拉伸，同时受驱动
器中非受压软管的应力σ、外部约束管及约束

图 １　舌示意图

Ｆｉｇ．１　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｔｏｎｇｕｅ

线圈约束作用，从而整个驱动器完成弯曲动作。

同理，若对其他充气软管充气驱动器就会完成其

相应方向的弯曲动作；如对２个软管进行充气，则
会完成较之前偏转 ４５°的弯曲动作，图 ２中 Ｒ为
弯曲半径，Ｌ０为驱动器原长；若对所有充气软管
充气驱动器则会完成拉伸动作。

该软体仿生舌尺寸以成年男性舌的大小为设

计依据，并以１∶１确定各结构尺寸，多向驱动器
结构参数如表１所示。

１．２　单向驱动器结构及工作原理

单向驱动器主要由充气软管和底部较厚的硅

橡胶板组成，两者紧密粘合在一起，如图 ３所示。
当对软管充气时，在气压 ｐ１的作用下软管膨胀并
轴向拉伸，同时驱动器中非受压软管的应力 σ１则
起到限制作用，从而单向驱动器实现弯曲功能，其

弯曲半径 Ｒ１如图３所示。
同理，基于软体仿生舌结构尺寸参数，可确定

单向驱动器结构参数，具体如表２所示。

３８８１
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图 ２　多向驱动器结构及工作原理图

Ｆｉｇ．２　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｗｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

表 １　多向驱动器结构参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍｕｌｔｉ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

参数 数值／ｍｍ

驱动器长度 Ｌ １００
连接管半径 ｒ０ １．６６
充气软管内径 ｒ１ ３
充气软管外径 ｒ２ ４
约束管圆弧半径 ｒ３ ５
约束管薄板宽 ａ １
约束管薄板长 ｂ ８

图 ３　单向驱动器结构及工作原理图

Ｆｉｇ．３　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｗｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆ

ｏｎｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

表 ２　单向驱动器结构参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｏｎｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

参数 数值／ｍｍ

驱动器长度 Ｌ１ １００
充气软管内径 ｒ４ ２．２
充气软管外径 ｒ５ ２．５
约束管薄板宽 ｃ ０．８
约束管薄板长 ｄ ５

２　驱动器变形机理的理论建模

单／多向驱动器变形机理的研究是软体仿生
舌运动特性研究的理论基础，因此有必要构建单／
多向驱动器变形机理的理论模型。值得指出的

是，硅橡胶作为超弹性材料，一般具有各向同性和

不可压缩性
［３１］
，且各项力学特性均表现为非线

性，因此本文首先研究较为基础的运动特性。

２．１　硅橡胶材料的应变能密度函数
对超弹性材料非线性力学的研究，其常用的

研究方法有以下几种：非线性方程的线性化；最小

势能原理；应变能密度函数等。线性化是通过 Ｐｉ
ｏｌａＫｉｒｃｈｈｏｆｆ应力和 ＣａｕｃｈｙＧｒｅｅｎ应变建立 Ｌａ
ｇｒａｎｇｅ方程［３２］

，将非线性方程线性化进行求解；

此类方法求解相对简单，但是不易得到精确解，故

应用不是很广泛。最小势能原理是根据能量法建

立平衡方程
［２３］
。应变能法是基于弹性力学并选

择合适的应变能密度函数来建立力的平衡

方程
［２４］
。

该软体驱动器结构简单，变形较大且变形后

软管处于非确定性状态，因此 Ｌａｇｒａｎｇｅ方程和能
量方程不易构建。同时，文献［３３］表明 Ｙｅｏｈ模
型应变能密度函数能适用于超弹性材料的大变形

行为，因此，本文拟采用应变能密度函数对驱动器

的变形机理进行研究。

首先根据应力应变关系以唯象理论建立硅橡

４８８１
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胶材料的本构关系
［３３］
，并采用应变能密度函数进

行表示：

Ｗ ＝Ｗ（Ｉ１，Ｉ２，Ｉ３） （１）
式中：

Ｉ１ ＝λ
２
１＋λ

２
２＋λ

２
３

Ｉ２ ＝λ
２
１λ
２
２＋λ

２
２λ
２
３＋λ

２
１λ
２
３

Ｉ３ ＝（λ１λ２λ３）
{

２

（２）

其中：Ｉ１，２，３为变形张量不变量；λ１，２，３为拉伸比，
假设硅橡胶材料是不可压缩的，可得

Ｉ３ ＝（λ１λ２λ３）
２ ＝１ （３）

常用的应变能密度函数模型有 ＮｅｏＨｏｏｋｅａｎ
模型、Ｙｅｏｈ模型、ＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎ模型等，其中
Ｙｅｏｈ模型常用来描述大变形行为［３４］

，故本文拟

采用其最经典的二参数形式：

Ｗ ＝Ｃ１０（Ｉ１－３）＋Ｃ２０（Ｉ２－３）
２

（４）
式中：Ｃ１０、Ｃ２０为硅橡胶材料的 Ｙｅｏｈ模型材料常
系数，如图４所示。其可利用 ＣＴＭ２１００微机控制
电子拉伸仪通过单轴向拉伸实验测定，限于篇幅，

具体测定过程不予赘述。

依据文献［３３］中“求 Ｙｅｏｈ模型常数部分”，
可得到公式 ｔ１／［２（λ１ －１／λ１

２
）］＝２Ｃ２０（λ１

２ ＋２／
λ１）＋Ｃ１０－６Ｃ２０，测得拉伸比 λ１和主应力 ｔ１，将

ｔ１／［２（λ１ －１／λ１
２
）］作为 ｙ轴，λ１

２ ＋２／λ１ 作为
ｘ轴，可以拟合并计算出材料常系数 Ｃ１０＝０．０７２，
Ｃ２０＝０．００２５。

图 ４　Ｙｅｏｈ模型材料常数拟合曲线

Ｆｉｇ．４　ＦｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆＹｅｏｈｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒ

２．２　驱动器弯曲变形理论模型
分析多向驱动器的结构发现，整个驱动器由

实心连接管、充气软管以及约束薄板组成。而实

心连接管与充气软管只在截面积上存在差异，故

可以归结为一类，如图 ５所示。为分析其变形机
理，假设驱动器原长为 Ｌ０，变形后为 Ｌ，变形后的
曲率半径和弧长分别为 Ｒ和 θ，根据硅橡胶材料的
不可压缩性，可认为底部长度无变化，仍为 Ｌ０。

基于 Ｙｅｏｈ模型应变能密度函数，该驱动器在
弯曲变形过程中，长度方向上的拉伸最为明显，设

定为 λ１，而其余２个方向拉伸比相同，结合式（３）
可得

图 ５　管状弯曲状态示意图

Ｆｉｇ．５　Ｂｅｎｄｉｎｇｄｉａｇｒａｍｏｆｔｕｂｅ

λ２ ＝λ３ ＝
１
λ槡１

（５）

根据图５并结合弧长和半径的几何关系可以
得到

λ１ ＝
Ｒ＋１
Ｒ

（６）

基于式（２）和式（５）可得

Ｉ１ ＝λ
２
１＋
２
λ１

Ｉ２ ＝２λ１＋
２
λ

{
２
１

（７）

基于应力与应变能关系：

σ＝Ｗ
λ１

Ｗ ＝Ｃ１０（Ｉ１－３）＋Ｃ２０（Ｉ２－３）
{

２

（８）

联立式（７）和式（８）可确定约束管应力大小：

σ＝Ｗ
λ１

＝Ｇ１＋０．００５Ｇ２Ｇ３

Ｇ１ ＝０．１４４λ１－
０．１４４
λ２１

Ｇ２ ＝２λ１＋
１
λ２１
－３

Ｇ３ ＝２－
２
λ

















３
１

（９）

约束薄板的弯曲状态与圆管类似，但截面形状

的不同导致其拉伸比不同。其在整个弯曲变形过

程当中，长度方向上的拉伸最为明显，设定为 λ１，

宽度方向的拉伸比仅存在很微小的变化
［１６］
，假设

厚度方向拉伸比不变（λ３＝１），则结合式（３）可得

λ２ ＝
１
λ１

（１０）

根据图６并进一步考虑弧长和半径的几何关
系可以得到

λ１ ＝
Ｒ＋α／２
Ｒ

（１１）

５８８１
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图 ６　板状弯曲状态示意图

Ｆｉｇ．６　Ｂｅｎｄｉｎｇｄｉａｇｒａｍｏｆｂｏａｒｄ

同理，基于式（２）和式（１０）可以得到

Ｉ１ ＝Ｉ２ ＝λ
２
１＋
１
λ２１
＋１ （１２）

联立式（１２）和式（８）可确定约束薄板应力
大小：

σ＝Ｗ
λ１

＝Ｇ４＋０．００５Ｇ５Ｇ６

Ｇ４ ＝０．１４４λ１－
０．１４４
λ３１

Ｇ５ ＝λ
２
１＋
１
λ２１
－２

Ｇ６ ＝２λ１－
２
λ

















３
１

（１３）

必须指出的是，在受到驱动压强的作用后，驱

动器在径向的拉伸会导致轴向的横截面积发生变

化，本文采用次拉伸比（λ２，λ３）来表征变形后的
横截面积，即 Ｓ＝Ｓ０λ２λ３，其中 Ｓ０为原横截面积的
大小，Ｓ为变形后横截面积的大小。

根据图２的受力示意图，构建其力平衡方程：

σＳ＝ｐπｒ２１ （１４）
联立式（６）、式（９）和式（１４）可进一步推导

求得驱动器弯曲半径Ｒ与驱动压强ｐ的函数表达
式，限于篇幅，不予赘述，其可表示为

Ｒ＝Ｒ（ｐ） （１５）
同理，结合上述单向驱动器结构发现，其包括

充气软管和约束薄板，其变形机理可联立式（１１）、
式（１３）和式（１４），推导求得驱动器弯曲半径 Ｒ１
与输入压强 ｐ１的函数表达式，其可表示为
Ｒ１ ＝Ｒ１（ｐ１） （１６）

式（１５）表征了不同驱动压强作用下，多向驱
动器的弯曲变形后的曲率半径，而式（１６）表征了
不同驱动压强作用下单向驱动器的弯曲半径，上

述为后续软体仿生舌的控制奠定了理论基础。

３　软体仿生舌有限元仿真

为验证上述理论模型的正确性，并更加直观

形象地表征单／多向驱动器在气动驱动下的弯曲
变形过程，如图 ７所示，基于 Ａｂａｑｕｓ软件对驱动
器进行有限元仿真。

图 ７　软体仿生舌仿真示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅ

３．１　多向驱动器弯曲变形
基于上文所述，由于多向驱动器由软管对称

连接而成，故以单个软管充气为例，图８给出了不
同驱动压强作用下多向驱动器弯曲变形的理论计

算值及有限元仿真值。

为了更加清楚地表征多向驱动器的变化规

律，表３展示了不同驱动压强作用下其末端点坐
标的计算及仿真结果。

值得指出的是，上述数据只能表征固定驱动

压强作用下多向驱动器末端点的位置坐标，为从

一般意义上来表征其末端点随压强的变化关系，

如图９所示，可将计算结果的各坐标点进行轨迹
拟合，拟合结果如下：

ｘ（ｐ）＝１５３６００ｐ２－１２９５０ｐ＋２９０．１

ｙ（ｐ）＝－１８４８００ｐ２＋１８０３０ｐ－３５１．{ ４
（１７）

基于图８、图９与表３不难发现：
１）多向驱动器末端坐标点的理论计算值与

有限元仿真值基本一致，从而验证了理论模型的

正确性。

２）随着驱动压强 ｐ的增大，多向驱动器末端
点坐标点的理论计算与有限元仿真的相对误差不

断增大，其原因在于硅橡胶材料在大应变时表现

出高度的非线性特性特性。

３）基于末端点坐标的相对误差可以发现，当
驱动压强大于５６ｋＰａ后，其相对误差逐渐增大并
超过１０％，故该软体仿生舌的工作压强在 ５６ｋＰａ
以内。
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图 ８　多向驱动器的弯曲变形理论计算值及有限元仿真值

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

表 ３　多向驱动器末端点坐标及相对误差

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｏｆｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒａｎｄ

ｉｔｓｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ

ｐ／ｋＰａ ｘＦ／ｍｍ ｙＦ／ｍｍ ｘＪ／ｍｍ ｙＪ／ｍｍ 相对误差／％

４６ ２６．２９６ ８７．９７４ ２０．９２０ ８６．６７１ ５．７１
４８ ３１．７２６ ８６．１９４ ２７．７６１ ８４．０１１ ７．２１
５０ ３８．３６１ ８３．２７１ ３４．８０９ ８０．２８９ ８．８９
５２ ４６．２４８ ７８．５３５ ４１．７５７５７５．４２６ ７．６５
５４ ５５．４７０ ７０．７４７ ４８．３０７ ６９．３９６ ９．６３
５６ ６３．７３５ ６０．５３４ ５４．０７００６２．３６３ １０．５２

图 ９　多向驱动器末端点坐标拟合曲线

Ｆｉｇ．９　Ｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｐｏｉｎｔｓｏｆ

ｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ
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３．２　单向驱动器弯曲变形
同理，以单向驱动器为研究对象，图 １０给出

了不同驱动压强作用下单向驱动器弯曲变形的理

论计算值及有限元仿真值。

同理，为了更加清楚地表征单向驱动器的弯

曲状况，表４展示了不同驱动压强作用下其弯曲
变形所对应圆心角的理论计算值、有限元仿真值

及相对误差。

同理，值得指出的是，上述数据也只能表征固

定驱动压强作用下单向驱动器的弯曲状态，为从

一般意义上来表征其圆心角随压强的变化关系，

如图１１所示，可将结果进行轨迹拟合，拟合结
果为

θＦ（ｐ）＝８７２６０ｐ
２－２７５７ｐ＋２２．２３ （１８）

基于仿真结果，单向驱动器弯曲圆心角的有

限元仿真值与实验值相对误差基本不超过１０％；

图 １０　单向驱动器的弯曲变形理论计算值及有限元仿真值

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｏｎｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ
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表 ４　单向驱动器弯曲圆心角及相对误差

Ｔａｂｌｅ４　Ｂｅｎｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒａｎｇｌｅｏｆｏｎｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ

ａｃｔｕａｔｏｒａｎｄｉｔｓｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒａｎｄｉｔｓｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒ

ｐ／ｋＰａ θＦ／ｒａｄ θＪ／ｒａｄ 相对误差／％

１５ ０．３９５３４８ ０．４２１４０３ ６．５９０４１

１６ ０．４２３５２７ ０．４４８４５６ ５．８８６１４７

１７ ０．６３２７２１ ０．６０２１５４ ４．８３１０６２

１８ ０．９３９０８９ ０．８５２９５７ ９．１７１８６３

１９ １．３８３２０４ １．３５５６９ １．９８９１６６

２０ ２．０１８４３１ ２．１９８６７２ ８．９２９７７９

图 １１　单向驱动器弯曲圆心角拟合曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｂｅｎｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒａｎｇｌｅｏｆ

ｏｎｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

单向驱动器带动仿生舌可完成２ｒａｄ运动，符合预
期１．３ｒａｄ的目标。上述分析证明了单向驱动器
弯曲变形理论模型的正确性。

４　实验验证

为进一步验证理论模型与有限元仿真的正确

性，本文开展了软体仿生舌运动特性的实验研究，

实验平台如图１２所示。小型隔膜泵（ＤＣ１２Ｖ）由
软管 分 别 连 接 软 体 驱 动 器 和 Ｙ１００气 压 表
（１００ｋＰａ），电源（ＤＣ１２Ｖ３Ａ）连接直流电机调速
板（ＤＣ５１８Ｖ）控制气泵的输出压强。实验过程中

图 １２　软体仿生舌运动特性实验平台

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｌａｔｆｏｒｍｗｉｔｈｍｏｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅ

主要考虑驱动器在平面内的弯曲运动，故驱动器

充气端固定，而运动端进行数据采集，并由坐标纸

得到相关实验数据。

４．１　驱动器弯曲实验
基于上述实验平台，图 １３（ａ）展示了不同驱

动压强作用下多向驱动器的弯曲变形状态。联立

表３，多向驱动器在不同驱动压强作用下末端点
坐标的有限元仿真值、实验值和理论计算值如

图１３（ｂ）所示。
同理，图１４展示了不同驱动压强作用下单向

驱动器的弯曲状态，其理论计算、有限元仿真及实

验结果如表５所示。

图 １３　多向驱动器弯曲实验结果

Ｆｉｇ．１３　Ｂｅｎｄｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆｍｕｌｔｉｓ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

４．２　软体仿生舌运动
为验证软体仿生舌的助咀嚼、助吞咽功能，可

进行软体仿生舌的翻舌、斜翻舌、吐舌及卷舌动作

实验，图１５（ａ）和图 １５（ｂ）分别展示了仿真与实
验结果。实验仍采用上述实验平台，其中，对多向

驱动器下面（图示位置）２个软管充气完成翻舌运
动；对单个软管充气完成仿生舌斜上拉运动；对
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图 １４　单向驱动器弯曲圆心角

Ｆｉｇ．１４　Ｂｅｎｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒａｎｇｌｅｏｆｏｎｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

表 ５　单向驱动器弯曲圆心角实验结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｂｅｎｄｉｎｇｃｅｎｔｅｒ

ａｎｇｌｅｏｆｏｎｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ

ｐ／ｋＰａ θＪ／ｒａｄ θＦ／ｒａｄ θＳ／ｒａｄ

１５ ０．３８２４８００２８ ０．４２１４０３２ ０．４

１６ ０．４１６４９１４７４ ０．４４８４５６ ０．４

１７ ０．５１５３３７９０８ ０．６０２１５４ ０．５

１８ ０．７７３３９１５０７ ０．８５２９５７ ０．７

１９ １．２４１３１１９４７ １．３５５６９ １．２

２０ ２．４１１７３６２４２ ２．１９８６７２ １．９

图 １５　软体仿生舌实验

Ｆｉｇ．１５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅ

４个软管同时充气则可以完成吐舌动作。
同理，改变２个软管充气的位置则可以实现

软体仿生舌左右摆动及翻舌运动；改变单个软管

的充气位置则可以实现不同方向的斜翻舌；进而，

通过上述多种运动方式的组合，可以完成仿生舌

的助咀嚼、助吞咽功能，表 ６展示了 ｐ＝５０ｋＰａ仿
生舌各项的实验与仿真结果。

基于上述实验结果，软体仿生舌可基本实现

翻舌、吐舌等各项运动，且均符合预期吐舌 ５ｍｍ，
翻舌１．２ｒａｄ、斜翻舌１ｒａｄ及卷舌１．３ｒａｄ的目标。
上述分析进一步证明了软体仿生舌结构设计、指

定运动的合理性及理论模型的正确性。

该软体仿生舌的柔软性与真实的舌具有高相

似性，其可应用于模拟吞咽功能，对治疗吞咽困难

症具有重要意义。为精准有效的对仿生舌进行控

制，需搭建仿生舌的控制系统，目前基于 Ａｒｄｕｉｎｏ
控制系统的构建尚在进行之中。

表 ６　软体仿生舌实验
Ｔａｂｌｅ６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅ

运动类型 实验结果 仿真结果

翻舌／ｒａｄ １．４ １．５２０３１２

斜上翻／ｒａｄ １．２ １．３１０２９１

斜下翻／ｒａｄ １．１ １．２５３６５２

左摆舌／ｒａｄ １．３ １．４９２１２

右摆舌／ｒａｄ １．３ １．４９２１２

吐舌／ｍｍ ６．４ ５．９３３５６

卷舌／ｍｍ １．２ １．４２６３５６

５　结　论

１）本文基于单／多向气动驱动器设计了一款
软体仿生舌，该软体仿生舌可完成吐舌、翻舌、卷

舌以及斜翻舌等动作。

２）基于 Ｙｅｏｈ模型应变能密度函数，结合力
平衡方程，建立了单／多向气动驱动器的弯曲变形
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理论模型。进一步开展了气动驱动器的有限元仿

真研究，验证了理论模型的正确性。

３）开展了软体仿生舌的实验研究，验证了
单／多向驱动器弯曲理论计算、仿真值与实验结果
的一致性，也验证了软体仿生舌各运动的可行性。
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［３０］ＭＵＴＬＵＲ，ＡＬＩＣＩＧ，ＬＩＷ Ｈ．Ａｓｏｆｔｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｍｉｃｒｏｓｔａｇｅ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｂａｓｅｄｏｎｅｌｅｃｔｒｏａｃｔｉｖｅｐｏｌｙｍｅｒａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／

ＡＳＭＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ ｏｎ Ｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ，２０１６，２１ （３）：

１４６７１４７７．

［３１］谢高鹏．食品咀嚼模拟机系统的开发与研究［Ｄ］．长春：吉

林大学，２０１４：１０１５．

ＸＩＥＧＰ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｆｏｏｄｃｈｅｗｉｎｇｓｉｍｕ

ｌａｔｏｒｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ：ＪｉｌｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４：１０１５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３２］韩敬虎．咀嚼吞咽一体化仿生机器人研究［Ｄ］．无锡：江南

大学，２０１６：１３１９．

ＨＡＮＪＨ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｂｉｏｎｉｃｒｏｂｏｔｆｏｒｃｈｅｗｉｎｇａｎｄ

ｓｗａｌｌｏｗｉｎｇ［Ｄ］．Ｗｕｘｉ：ＪｉａｎｇｎａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６：１３１９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３３］黄建龙，解广娟，刘正伟．基于 ＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎ模型和 Ｙｅｏｈ

模型的超弹性橡胶材料有限元分析［Ｊ］．橡胶工业，２００８，

５５（８）：４６７４７１．

ＨＵＡＮＧＪＬ，ＸＩＥＧＪ，ＬＩＵＺＷ．Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｓｕｐｅｒｅｌａｓｔｉｃｒｕｂｂｅｒｍａｔｅｒｉａｌｂａｓｅｄｏｎＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎｍｏｄｅｌ

ａｎｄＹｅｏｈｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＲｕｂｂｅｒＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００８，５５（８）：

４６７４７１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３４］ＫＯＴＨＥＲＡＣＳ，ＪＡＮＡＩＤ Ｍ，ＳＩＲＯＨＩＪ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎａｎｄｓｔａｔｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｍｃｋｉｂｂｅｎａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＤｅｓｉｇｎ，２００９，１３１（９）：１０１０１０５０．

　作者简介：

　董虎　男，硕士研究生。主要研究方向：软体机器人。

林苗　男，硕士研究生。主要研究方向：柔性机构学。

顾苏程　男，硕士研究生。主要研究方向：软体机器人。

曹毅　男，博士，教授。主要研究方向：并联机器人、混联机器

人、柔性机器人、软体机器人。

李巍　男，博士。主要研究方向：机器人深度学习。
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　第 ９期 董虎，等：多向气动驱动器软体仿生舌弯曲状态的研究

Ｍｏｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅｂａｓｅｄｏｎ
ｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｐｎｅｕｍａｔｉｃａｃｔｕａｔｏｒ

ＤＯＮＧＨｕ１，２，ＬＩＮＭｉａｏ１，２，ＧＵＳｕｃｈｅｎｇ１，２，ＣＡＯＹｉ１，２，，ＬＩＷｅｉ３

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＪｉａｎｇｎａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｗｕｘｉ２１４１２２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＪｉａｎｇｓｕＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＦｏｏｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＥｑｕｉｐｍｅｎｔａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｗｕｘｉ２１４１２２，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｕｚｈｏｕＶｏｃａｔｉｏｎａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｓｕｚｈｏｕ２１５１０４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｔａｋｅｓｔｈｅｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃ
ｔｏｎｇｕｅａｓｒｅｓｅａｒｃｈｏｂｊｅｃｔａｎｄｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｍｏｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｏｎｅ／ｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒｆｏｒ
ｔｈｅｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ａｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅｄｒｉｖｅｎｂｙｐｎｅｕｍａｔｉｃａｃｔｕａｔｏｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，
ｗｈｉｃｈｃａｎｃｏｍｐｌｅｔｅｍａｎｙａｃｔｉｏｎｓｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｏｎｇｕｅｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇ，ｔｗｉｓｔｉｎｇ，ｒｏｌｌｉｎｇａｎｄｔｉｌｔｉｎｇｂｙｔｈｅｏｎｅ／ｍｕｌｔｉｄｉ
ｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｆｕｒｔｈｅｒｓｔｕｄｙｔｈｅａｃｔｕａｔｏｒ’ｓｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ，ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎ
ｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｏｎｅ／ｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｃｔｕａｔｏｒｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｎ，ａｎｏｎ
ｌｉｎｅａｒｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｒａｄｉｕｓｏｆａｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅａｃｔｕａｔｅｄｂｙｓｐｅｃｉｆｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ｗｈｉｃｈ
ｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＹｅｏｈｍｏｄｅｌｓｔｒａｉｎｅｎｅｒｇｙｄｅｎｓｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｆｏｒｃｅｂａｌａｎｃｅｅｑｕａｔｉｏｎ．Ｆｉ
ｎａｌｌｙ，ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｔｏｖｅｒｉ
ｆｙｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ．Ｃｏｎｓｅｑｕｅｎｔｌｙ，ｔｈｅａｂｏｖｅｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓａｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｂａｓｉｓｆｏｒ
ｏｔｈｅｒｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃａｌｌｙａｃｔｕａｔｅｄｓｏｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅ；ａｉｒｄｒｉｖｅｎ；Ｙｅｏｈｍｏｄｅｌ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｃｈａ
ｎｉｓｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０３０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０４１４０７：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０４１１．１６４３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５０９０５０７５）；ｔｈｅＳｉｘＴａｌｅｎｔＰｅａｋｓＰｒｏｊｅｃｔｉｎＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＺＢＺＺ０１２）；

ＯｖｅｒｓｅａｓＥｘｐｅｒｔｉｓｅＩｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎＰｒｏｊｅｃｔｆｏｒＤｉｓｃｉｐｌｉｎｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎ（Ｂ１８０２７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｏｙｉ＠ｊｉａｎｇｎａｎ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：李浩若，何锋，郑重，等．基于强化学习的时间触发通信调度方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：１８９４
１９０１．ＬＩＨＲ，ＨＥＦ，ＺＨＥＮＧＺ，ｅｔａｌ．Ｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１８９４１９０１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０７８９

基于强化学习的时间触发通信调度方法

李浩若，何锋，郑重，李二帅，熊华钢

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：未来航空电子系统中将会更广泛地选择基于时间触发的通信机制进行信息
传输，以保证信息交互的确定性。如何合理地进行时间触发通信调度设计是时间触发应用于

航空电子互连系统的关键。针对时间触发调度的周期性任务，提出了一种基于强化学习的周

期调度时刻表生成方法。首先，将流量调度任务转换为树搜索问题，使之具有强化学习所需要

的马尔可夫特性；随后，利用基于神经网络的强化学习算法对调度表进行探索，不断缩短延迟

时间以优化调度表，且在训练完成后，可以直接使用到消息分布相近的任务中。与使用 Ｙｉｃｅｓ
等可满足模理论（ＳＭＴ）形式化求解时间触发调度表方法相比，所提方法不会出现无法判定的
问题，能够保证时间触发调度设计结果的正确性和优化性。对于包含 １０００条消息的大型网
络，所提方法的计算速度为 ＳＭＴ方法的数十倍以上，并且调度生成消息的端到端延迟在 ＳＭＴ
方法的１％以下，大大提高了消息传输的及时性。

关　键　词：时间触发；调度方法；强化学习；树搜索；偏置时间
中图分类号：Ｖ２４７．５；ＴＮ９１４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１８９４０８

　　时间触发以太网（ＴｉｍｅＴｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ，
ＴＴＥ）利用时钟同步服务保证全网在统一时钟下
进行时间触发通信交互：通过离线调度表的规定

时刻发送和转发时间触发（ＴｉｍｅＴｒｉｇｇｅｒｅｄ，ＴＴ）消
息，保证 ＴＴ消息传输的实时性和确定性［１２］

。

时间触发网络中 ＴＴ流量的调度问题常用可
满足模理论（ＳａｔｉｓｆｉａｂｉｌｉｔｙＭｏｄｕｌｏＴｈｅｏｒｉｅｓ，ＳＭＴ）
进行求解，通过设置网络拓扑和流量关系等约束，

生成满足约束的 ＴＴ时间触发调度表［３］
。此方法

的缺点是不能直接对得出的调度表进行优化，且

计算速度过于缓慢，对于实际的大型拓扑很难在

短时间内得到封闭解，并且很难在短时间内适应

设计的变化。文献［４］采用了增量化调度方法，
但在增量化过程中却并没有给出有效的指导信息

或启发式函数，致使最终调度表性能无法优化。

还存在部分方法采用遗传算法等进行优化，但是

此类方法常常相当耗费时间，且完全无法泛化，对

于稍有改变的消息分布即需要完全重新计算，缺

乏计算效率
［４５］
。

近年来，基于神经网络强化学习在搜索、规划

等领域取得了非常大的成功，对于旅行商人等 ＮＰ
问题均有较好的表现

［６７］
。在围棋领域，强化学

习与树搜索结合的 ＡｌｐｈａＧｏ超越了人类水平［８］
。

强化学习的方法也将会被用到更多的场景。

本文贡献在于将基于增量化调度方法的调度

任务用马尔可夫过程来完全描述，将每次增量化

调度用状态、动作、奖励表示，以此在搜索过程中

提供尽量多的辅助搜索信息。同时，利用深度强

化学习的方法，结合树搜索，以尽量减小延迟时间

为目标，寻找近似最优的时间触发调度表。并且，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909023&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ９期 李浩若，等：基于强化学习的时间触发通信调度方法

模型具备一定的泛化能力，可在较短时间内响应

消息分布近似的时间触发调度求解问题；在消息

分布与之前完全不同时，可以退化为随机搜索方

法，也能较快地得出一个可行解。

１　流量调度方法

１．１　马尔可夫模型与强化学习
由于消息的帧长、周期、偏置时间各不相同而

导致搜索特别复杂。但是从调度的角度看，每一

次调度一条消息均可以看作一个状态，当前状态

可以反映所有信息，不需要考虑历史状态、动作

等。以上调度过程非常符合马尔可夫过程的特

点，在这个基础上，可以将此转换为一个马尔可夫

模型，用树搜索的方法处理，每一个状态即为一个

节点。此时这个问题也能看作一个条件优化问

题
［９］
，在特定的约束条件下满足目标或最大化

收益。

由于使用到强化学习，定义状态、动作、奖励

如下。

状态　状态定义为链路目前的排布方式。状
态尽量表示当前调度表的所有特征。但是状态的

表示不能太过复杂以致于计算过于缓慢。

动作　动作定义为当前消息在当前链路中的
偏置。这里将每条消息的每一项偏置分离，分为

第一项偏置和其余偏置。第一项可决定消息的传

输位置信息，后面的偏置均为在可得出调度表的

情况下越小越好。

奖励　奖励定义为这次调度的成功与否和端
到端延迟的数值。在调度过程中，很难知道当前的

调度方式是否为全局最优，采用如下方法：在一次调

度结束后，从总体情况判断应该给出的奖励。奖励

值的大小可以根据全局延迟时间的大小进行确定。

图１所示为强化学习的基本原理。将调度过
程转换为一个具有马尔可夫特性的过程，将整个

调度的信道作为强化学习的环境。首先根据状态

使用动作与周围环境进行交互，在动作和环境的

作用下，可以得到新的环境，同时环境会给出奖励

信号，以反馈在这个环境下使用这个动作的价

图 １　强化学习的基本原理

Ｆｉｇ．１　Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ

值。如此循环下去，策略与环境进行不断地交互

从而产生新的数据。强化学习算法利用产生的数

据不断优化自身使用动作的选择，并再与环境交

互，产生新的数据，并利用新的数据进一步改善自

身动作的策略。经过数次迭代学习后，最终可以

学习到完成相应任务的最优策略。

但是在很多情况下，仅仅依靠随机探索很难

得到有用的样本，需要使用树搜索的方法加强探

索，使在训练初期尽快得到较好的样本训练
［１０］
。

１．２　搜索策略
在本文提出的调度方法的搜索框架中采用深

度优先与最优优先结合的搜索，并剪掉明显不能

找到结果的分支，以尽快找到可行解，如算法１所
示，此搜索框架仅考虑每条消息在第一条链路中

的偏置时间，消息在后续转发节点中的偏置采用

算法２的策略来选择，以完成消息在整个传输路
径上的偏置区间搜索。

　　算法１　消息调度方法（ＳＣＨＥＤＵＬＥ）。
１　初始化最大探索次数 ｔｍａｘ，消息数目 ｘ。
２　ｉ＝０，ｔ＝０
３　ｗｈｉｌｅｉ＜ｘ
４　　ｗｈｉｌｅｔ＜ｔｍａｘ
５　　　ｓｅａｒｃｈ（）
６　　　ｉｆｔ＝＝ｔｍａｘ
７　　　　ｂａｃｋｔｒａｃｋｉｎｇ（）
８　　　　ｔ＝０
９　　　ｅｌｓｅ
１０　　　ｔ＋＝１
１１　　ｉ＋＝１

　　注：ｓｅａｒｃｈ（）为搜索偏置可用时间片；ｂａｃｋ
ｔｒａｃｋｉｎｇ（）为回溯。
　　算法２　各级单跳延迟时间的选择。

１　初始化探索次数 ｔ，最大探索次数 ｔｍａｘ，
２　技术延迟 ｌｏｗｅｒ，最坏延迟上限 ｕｐｐｅｒ，参

数 ａｌｐｈａ。
３　ｓｅａｒｃｈ（）
４　ｗｈｉｌｅｔ＜ｔｍａｘ
５　　　ｄｉｆｆ＝ａｌｐｈａ（ｕｐｐｅｒ－ｌｏｗｅｒ）ｔ／ｔｍａｘ
６　　　ｈｉｇｈｅｒ＝ｌｏｗｅｒ＋ｄｉｆｆ
７　　　ｄｅｌａｙ＝ｒａｎｄｏｍ＿ｃｈｏｉｃｅ（ｌｏｗｅｒ，ｈｉｇｈｅｒ）
８　　　ｔ＋＝１
９　　ｂａｃｋｔｒａｃｋｉｎｇ（）

　　注：ｒａｎｄｏｍ＿ｃｈｏｉｃｅ为在这个范围内随机
选择。

对于后续转发节点的偏置时间，有 ３种选择
方法：①完全随机搜索；②完全贪婪搜索；③两者

５９８１
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结合，进行限制选择区间的随机搜索。方法①不
对端到端延迟作额外限制，这样容易也能够较快

地得出结果，但是相应的所得到的调度表可能存

在较大端到端延迟。方法②严格限制端到端延
迟，如果能搜索出结果，那么此结果即为最优结

果，但是很多情况下根本不存在这样的调度表，或

者需要近乎遍历所有状态，造成开销过于庞大。

方法③为两者结合，将搜索的端到端延迟限制在
一定的置信区间，在这个区间内进行随机搜索。

如果能得到一个调度表，那么将这一个调度表

作为一个样本。这种方法的优势在于，搜索轨

迹不会快速收敛到局部最优；得到的调度表不

会存在特别大的端到端延迟，对于进一步探索

和训练有很大的促进作用；同时此方法存在置

信区间，可以非常方便地调整，既不会难以得出

调度表结果，也不会耗费大量时间，并可以在区

间中继续增加条件，使搜索成功率更高，以得到

更优的调度表。

１．３　强化学习训练
在搜索阶段，可以迅速得到端到端延迟较小

的调度表，但是由于搜索策略的限制，这样的调度

表仍然有很大的优化空间。希望根据输入消息的

分布的不同，能得出相应分布更好的消息调度表，

在本文中使用强化学习的方法进行训练。由于消

息调度问题为ＮＰ问题［１１］
，难以求得全局最优解，

可以认为不存在样本的标签，只能采用强化学习

的方法进行训练和测试。

在训练阶段，由于消息的偏置可选择的范围

太大，计算梯度时会造成梯度太大而无法优化，在

具体计算时对其采用对数化的处理方法。同时考

虑到同样的方差对较大偏置和较小偏置的贡献并

不一样，本文对不同偏置处的方差影响通过权重

进行度量。用初始搜索所得样本对神经网络进行

预训练，将已得到的轨迹赋予标签。在这个阶段，

目标函数采用改进的均方差计算：

Ｕ＝∑
ｔ
（ｏｕｔ（ｔ）－ａｃｔｉｏｎ（ｔ））２×ａｃｔｉｏｎ（ｔ） （１）

此时已经得到一整条训练轨迹，即可在每个状

态 ｓｔａｔｅ（ｔ），使神经网络输出 ｏｕｔ（ｔ）逼近ａｃｔｉｏｎ（ｔ），
不能只逼近所提供的样本，相应地需要对输出提供

一定的噪声，以此作进一步的探索和适应。取神经

网络的输出作为中心，取一个宽度有限的区间，在

这个区间中均匀采样作为消息偏置，将此操作记作

ｌｉｎｅａｒ函数。详细算法如算法３所示。
　　算法３　模仿学习方法（ＩＭＩＴＡＴＩＯＮ）。

１　初始化神经网络参数，总训练次数 Ｋｍａｘ，

２　端到端延迟阈值 ｅｎｄ２ｅｎｄ。
３　ｋ＝０
４　ｗｈｉｌｅｋ＜Ｋｍａｘ
５　　ｄｅｌａｙ＝ＳＣＨＥＤＵＬＥ（ｌｉｎｅａｒ（））
６　　ｉｆｄｅｌａｙ＜ｅｎｄ２ｅｎｄ
７　　　ｅｎｄ２ｅｎｄ＝ｄｅｌａｙ
８　　ｔｒａｉｎ（Ｌ）　ｕｓｅ（１）
９　　ｋ＋＝１
对于 ＴＴ消息而言，当消息数量增加、帧长增

长时，初始偏置对于调度表设计将产生直接的影

响。虽然消息的偏置为一个个确定的、离散的值，

但是由于可以选择的值太多，动作空间太大，所以

将它化为连续值来处理，处理完毕后将其离散化

得到调度表。

可以采用策略梯度的方法
［１２１３］

。在最初收

集轨迹阶段采用改进的贪婪策略，在每一个状态

处都采取尽量最小化端到端延迟的动作，并用神

经网络将策略参数化，寻找最优的参数使强化学

习的目标最大，即最小化所有消息的端到端延迟，

直到算法收敛或迭代次数到达上限的时候即算法

收敛。此时搜索空间相比于初始阶段较小，在这

个阶段应使用较小学习率。

首先设置目标函数为

Ｕ＝∑
ｔ
Ｐ（ｔ；θ）×ｒｅｗａｒｄ（ｔ） （２）

式中：Ｐ（ｔ；θ）为 ｔ时刻，策略选择到已执行动作
ａｃｔｉｏｎ的概率；ｒｅｗａｒｄ（ｔ）为在时刻 ｔ执行了 ａｃｔｉｏｎ
后所得到的奖励值。那么 Ｕ的含义即为：这一条
轨迹所得到的总的奖励值。损失函数即为对参数

化后的目标函数求梯度，以使目标函数以最快的

速度向最大化目标函数的方向收敛：

Δ

Ｕ＝∑
ｔ

Δ

θＰ（ｔ；θ）×ｒｅｗａｒｄ（ｔ）＝

　　∑
ｔ

Ｐ（ｔ；θ）
Ｐ（ｔ；θ）

Δ

θＰ（ｔ；θ）×ｒｅｗａｒｄ（ｔ）＝

　　∑
ｔ
Ｐ（ｔ；θ）

Δ

θＰ（ｔ；θ）×ｒｅｗａｒｄ（ｔ）
Ｐ（ｔ；θ）

＝

　　∑
ｔ
Ｐ（ｔ；θ）

Δ

θ（ｌｏｇθＰ（ｔ；θ））×ｒｅｗａｒｄ（ｔ）

（３）
在强化学习训练过程中，由于需要不断探索，

于是将输出值采用正态分布描述，使神经网络的

输出为此正态分布的均值和方差。这样既能使效

果较好的能被更多选择到，也能同时探索更丰富

的偏置值，在较优值附近常能得到更优选择，同时

亦有小概率探索距离较远的样本，不会过早收敛。

将这种输出分布的选择记作 ｎｏｒｍａｌ，如算法 ４

６９８１
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所示。

　　算法４　强化学习方法（ＲＥＩＮＦＯＲＣＥＭＥＮＴ）。
１　初始化神经网络参数，总训练次数 Ｋｍａｘ。
２　ｋ＝０
３　ｗｈｉｌｅｋ＜Ｋｍａｘ
４　　ｒｅｗａｒｄ＝ＳＣＨＥＤＵＬＥ（ｎｏｒｍａｌ）
５　　ｔｒａｉｎ（Ｕ）　ｕｓｅ（３）
６　　ｋ＋＝１
这个阶段的探索，需要限制探索方向，首先这

是一个条件优化问题，不能进行完全随机探索。

文献［１２，１４］采用的均为带惩罚项的优化策略，
但是实际操作中不能出现不符合要求的解。其次

探索相对的随机性不一定能得到更优的轨迹，样

本利用率十分低。于是选择向下模拟数步搜索，

即 ｎ步展开的方法。较多算法常采用 １步展开，
即每一步均判断是否符合需求，但是由于探索的

深度浅，模型会较为短视，且一定程度上会由于阈

值选择不够合理而造成搜索成功率降低；后者深

度较深，模型较为有远见，阈值可随深度的变化而

加以处理，但是计算量较大。同时，两者均能试探

是否可以在探索过程中找到可行解。

这里拓展 ｎ步展开的方法，每到一个状态时，
模拟之后 ｎ步搜索。如果在 ｎ步以后可以满足预
先设定的端到端延迟最低要求，那么采用这一条

轨迹继续进行；如果没有满足或消息无法调度，那

么选择其他轨迹。此时预先设定的阈值可以使用

动态方法确定，根据搜索的深度进行自适应
［１５］
。

同时需要选择模拟的最大深度 ｎ，如果 ｎ小，容易
过早收敛到由初始值所限制的轨迹中，进而陷入

局部最优解；如果 ｎ过大，计算开销则会非常大。
可根据消息的总数等特征来确定。

由于是基于梯度的方法，在这个阶段的搜索

具有较强的方向性；同时具备较强鲁棒性，在下一

次遇到类似状态时，将会自适应地选择动作，并且

策略能够不断进行学习和优化。

强化学习的训练方法分为时间差分方法和蒙

特卡罗方法，由于本任务目标为得到全局最优调

度表，在搜索过程中很难判断是否是一个阶段性

的优秀的选择，所以采用蒙特卡罗方法进行训练。

完整得出一条轨迹以后，再对整个搜索过程进行

评估和训练。这种方法训练可能会使梯度有较大

的方差，但是梯度是无偏的。

此时的训练可以继续采用模仿学习的方法，

但搜索区域需要更为严格地限制，采用分段函数

描述算法３中的 ｌｉｎｅａｒ函数。在策略梯度方法中
常常会限制策略更新的速度，防止更新过快造成

无法收敛的情况
［１２，１４］

，这里采用限制搜索区间宽

度的方法。随着探索和训练的进行，由于算法逐

渐收敛，大多数的探索所得结果均对训练没有帮

助，可以适当改变区间宽度以探索更多区域。此

时 ｌｉｎｅａｒ函数表示为
ｕｐｐｅｒ１＝ｗ１ｕ×ｏｆｆｓｅｔ＋ｂ１ｕ
ｌｏｗｅｒ１＝ｗ１ｌ×ｏｆｆｓｅｔ＋ｂ{

１ｌ

０＜ｂａｃｋ＜ｂａｃｋ１

ｕｐｐｅｒ２＝ｗ２ｕ×ｏｆｆｓｅｔ＋ｂ２ｕ
ｌｏｗｅｒ２＝ｗ２ｌ×ｏｆｆｓｅｔ＋ｂ{

２ｌ

ｂａｃｋ１＜ｂａｃｋ＜ｂａｃｋ２

　　　　
ｕｐｐｅｒｎ＝ｗｎｕ×ｏｆｆｓｅｔ＋ｂｎｕ
ｌｏｗｅｒｎ＝ｗｎｌ×ｏｆｆｓｅｔ＋ｂｎ{

ｌ

ｂａｃｋｎ－１＜ｂａｃｋ＜ｂａｃｋ















 ｎ

（４）
式中：ｕｐｐｅｒ为随机探索区间的上界；ｌｏｗｅｒ为此区
间的下界；ｂａｃｋｋ（０＜ｋ≤ｎ，ｋ∈Ｎ）为回溯次数；
ｗｋｕ、ｂｋｕ（０＜ｋ≤ｎ，ｋ∈Ｎ）为每个区间所对应的参
数，可事先人为确定。

由于将偏置值进行了对数化，不同的偏置量

需要采用不同的探索区间。具体算法同样如算

法３所示。

２　实　验

２．１　实验条件
设链路速率为１００Ｍｂｉｔ／ｓ，以太网帧的帧长范

围为６４～１５１８Ｂｙｔｅ，则每一帧传输的执行时间范
围为６．７２～１２３．０４μｓ，ＴＴ流量的周期通常为１～
１２８ｍｓ。为使环境既考虑逼真度，又考虑到复杂
度，将消息执行周期与时间均取整数，参照

ＡＲＩＮＣ６６４Ｐ７协议中对虚拟链路最小帧间间隔
的约定，取流量周期仅为 ２的幂次［１６］

。采用空客

Ａ３８０客机的核心交换结构如图 ２所示，其中 ＳＷ
为交换机，ＥＳ为端系统。与 Ａ３８０的消息规模类
似，采用１０５０条消息进行实验验证，规定好传输
路线，仅进行调度不进行路径规划。即默认调度

前已用算法优化选择传输链路，典型地，可以采用

最短路径方法进行路径生成。

为计算方便，将所有帧长归一化，且均取整数，

将最短帧长取６μｓ，化为３０００，其他均按此比例计
算。单跳技术延时为最短帧执行时间，即３０００，最
坏延时上限为最短帧执行时间的 ４倍。所有消息
共２６５６个调度实例，全网的技术延时归一化后为
７９６８０００，此时总延迟与平均延迟均为０。

神经网络参数：深度为 ４层，每层 ２５６个节
点，激活函数采用 ｅｌｕ函数。优化器采用 ａｄａｍ优
化器，模仿学习时学习率采用０．０００５，强化学习
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图 ２　Ａ３８０拓扑结构

Ｆｉｇ．２　ＴｏｐｏｌｏｇｙｏｆＡ３８０

时学习率采用０．０００１。ｎ步模拟中 ｎ值取１０。
２．２　实验结果

通过实验，可以得到如下结果，其中表１为各
方法的计算时间与平均延迟，图 ３和图 ４分别为
预训练的损失函数与无预训练的强化学习延迟优

化情况。可以看出，由于强化学习和经过由模仿

学习预训练的强化学习有训练的过程，收敛后效

果优于直接使用树搜索所得的结果。

表 １　各方法调度结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｅａｃｈｍｅｔｈｏｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

方法 单次计算时间／ｓ 平均延迟（归一化）

ＳＭＴ ２６５．００ １３５５．３０

树搜索 ２．１７ ４．１０

强化学习 ５．０３ １．７０

强化学习 ４．２９ ０．７５

　　注：表示使用模仿学习进行预训练。

图 ３　预训练损失函数变化

Ｆｉｇ．３　Ｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｉｎｐｒｅｔｒａｉｎｉｎｇ

２．３　模型鲁棒性测试
２．３．１　帧长变化

将消息帧长按倍数变化，以此使消息分布与

之前实验不同，将消息编号 １～１０５０。其中对 ２，

３，５，７，１１倍数编号的消息，其帧长乘以不同系
数，详细操作如表 １所示。使消息的分布发生改
变。端到端延迟及算法速度如表 ２～表 ５所示。
图５反映了算法收敛情况，其中实线为均值，着色
区域为变化范围。

图 ４　强化学习端到端延迟结果

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙｒｅｓｕｌｔｓ

表 ２　 ４种变化详细操作

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｅｔａｉｌｅｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｆｏｕｒｃｈａｎｇｅｍｅｔｈｏｄｓ

编号倍数 变化１ 变化２ 变化３ 变化４

２ １．１ １．１ ０．８ ０．８

３ １．１ １．２ １．２ １．２

５ ０．９ １．１ １．１ １．３

７ １．１ １．１ ０．９ ０．９

１１ ０．９ １．２ １．２ １．２

表 ３　４种变化后端到端延迟结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｏｕｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓ

方法 变化１ 变化２ 变化３ 变化４

ＳＭＴ １３６０．２ １３６５．６ １２８４．２ １３２４．１

树搜索 ４．４ ５．５ ４．５ ４．４

强化学习 ２．３ ２．１ ２．１ ２．１

强化学习 ０．７４ ０．６５ ０．６１ ０．７１
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表 ４　４种变化后收敛速度

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄｏｆｆｏｕｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓ

方法
收敛速度／ｓ

变化１ 变化２ 变化３ 变化４

ＳＭＴ
树搜索

强化学习 ３６ ５８ ３３ ４４
强化学习 ４３ ６３ ４０ ５６

表 ５　４种变化后单次运行速度

Ｔａｂｌｅ５　Ｏｎｅｔｉｍｅｒｕｎｎｉｎｇｓｐｅｅｄｏｆｆｏｕｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓ

方法
运行速度／ｓ

变化１ 变化２ 变化３ 变化４

ＳＭＴ ２８１ ２８７ ２６７ ２７４
树搜索 ２．８５ ３．２１ ２．４５ ２．８７
强化学习 ５．１２ ６．４５ ５．５８ ６．２５
强化学习 ４．３２ ５．２６ ４．９７ ５．０７

图 ５　各项变化的平均端到端延迟收敛情况

Ｆｉｇ．５　Ａｖｅｒａｇｅｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙｕｎｔｉｌｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｆｏｒ

ｅａｃｈｃｈａｎｇｅ

２．３．２　增加消息数量
在之前的１０５０条消息中随机抽取一些消息

并添加到最后，使需要调度的消息总数目增加。

表６为详细操作，表 ７～表 ９为端到端延迟和算
法速度，图６显示了算法收敛情况。

可以看到，神经网络在最初的搜索中均会由

于消息分布的变化而不适应，得出端到端迟极大

的调度表，但是很快可以调整过来，尤其是经过预

训练之后的神经网络能够稳定地拥有很小的端到

端延迟。经过了强化学习和用模仿学习预训练过

后的神经网络能够单次很快地搜索出表现优秀的

调度表。在速度上和端到端延迟上均优于 ＳＭＴ
求解器。两者相比，由于模仿学习与随机探索的

组合添加了更多人为限制，在短时间内表现较之

表 ６　３种增加消息详细操作

Ｔａｂｌｅ６　Ｄｅｔａｉｌｅｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅａｄｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ

操作 增加１ 增加２ 增加３

增加信息条数 ６ ６０ １２０
总技术延时 ８０１９０００ ８４７８０００ ８９８８０００

表 ７　增加消息后端到端延迟结果

Ｔａｂｌｅ７　Ｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙｒｅｓｕｌｔｓａｆｔｅｒａｄｄｉｎｇｆｒａｍｅｓ

方法 增加１ 增加２ 增加３

ＳＭＴ １３５２．３ １５８６．７ １３２４．６
树搜索 ２．５ ２．９ ４．５
强化学习 １．７ １．６ １．４
强化学习 ０．６８ ０．８６ ０．８５

表 ８　增加消息后收敛速度

Ｔａｂｌｅ８　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄａｆｔｅｒａｄｄｉｎｇｆｒａｍｅｓ

方法
收敛速度／ｓ

增加１ 增加２ 增加３

ＳＭＴ
树搜索

强化学习 ３５ ５０ ５８

强化学习 ３２ ４１ ４８

表 ９　增加消息后单次运行速度

Ｔａｂｌｅ９　Ｏｎｅｔｉｍｅｒｕｎｎｉｎｇｓｐｅｅｄａｆｔｅｒａｄｄｉｎｇｆｒａｍｅｓ

方法
运行速度／ｓ

增加１ 增加２ 增加３

ＳＭＴ ２６８ ３５８ ７３１

树搜索 ２．２４ ２．３４ ２．５２

强化学习 ５．０５ ５．８７ ６．４３

强化学习 ４．５６ ５．１５ ６．３７

图 ６　增加 ６，６０，１２０条消息的平均端到端延迟收敛情况

Ｆｉｇ．６　Ａｖｅｒａｇｅｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙｕｎｔｉｌｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆａｄｄｉｎｇ６，６０，１２０ｆｒａｍｅｓ
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直接强化学习更加优秀。但是模仿学习需要预训

练的过程，若当前消息与之前已训练的消息分布

差异过大时，需要重新进行预训练；而直接强化学

习方法则会退化为随机搜索，能够直接得出结果，

并在这基础上进一步探索，整个训练过程时间大

大快于模仿学习。此 ２种方法速度均快于 ＳＭＴ
求解。

３　结　论

本文建立了以马尔可夫描述的调度任务模

型，并基于此提出了采用强化学习的 ＴＴ通信调
度方法，以可尽量获得调度表和缩短延迟时间作

为优化目标，选择并调整流量发送时间的偏移量，

得到具有全局优化意义的时间触发调度表，通过

与 Ａ３８０组网规模类似的案例进行了模型验证。
基于所验证案例，本文方法计算速度为 ＳＭＴ

方法的数十倍，且可以及时观察到有哪些难以调

度的流量，以方便快速进行调整。

此外，实验证明了本文方法的有效性，基于强

化学习的调度算法传输延迟大幅低于基于 Ｙｉｃｅｓ
的 ＳＭＴ方法，可以更快得到更好的调度表。
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共用支承转子结构系统振动耦合特性分析
章健１，张大义１，王永锋１，马艳红１，２，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）

　　摘　　　要：针对带有涡轮级间共用承力框架的转子系统，为准确描述转子共用支承转
子（简称共用支承转子结构系统）之间的振动特性，采用转子截面横向和角向振动特性耦合
动力学模型，振动耦合产生机理及影响规律进行研究。理论分析结果表明：转子支点的动态响

应对其他转子的支点动刚度特性及转子振动响应特性具有一定影响，共用支承结构振动响应

对转子系统振动特性的计算误差超过１０％，因此，在共用支承转子结构系统的临界转速和振
动响应计算分析中，需要考虑２个转子与共用支承结构的振动耦合影响。对于涡轴发动机共
用支承转子结构系统的有限元仿真计算结果表明：由于存在共用承力框架，２个转子之间将
发生振动耦合，系统产生耦合振型，某一转子转速将会影响另一转子所激起的系统共振临界转

速；并对共用承力框架结构的隔振特性也有影响，２个转子共同激励下振动响应与转子单独激
励相比，在承力框架安装边上的动载荷以及载荷传递系数均大幅度提高。

关　键　词：共用支承；振动耦合；临界转速；动刚度；载荷传递
中图分类号：Ｖ２３２．６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０９１９０２０９

　　先进高推重比涡轴发动机多采用涡轮级间共
用承力框架结构设计，同时支承燃气发生器转子

和动力涡轮转子后支点，转子结构和承力结构之

间的振动响应相互影响，形成转子共用支承转
子结构系统（简称共用支承转子结构系统）振动
耦合。近年来，涡轮级间共用承力框架在先进航

空发动机承力系统中广为采用，是发动机减重、提

高涡轮效率的重要途径之一
［１２］
。而涡轮处于高

温工作环境易带来支承刚度弱化问题，会对发动

机转子系统动力特性和承力结构振动特性产生影

响
［３４］
，因此研究共用承力框架与转子之间耦合

振动特性具有重要的工程意义。

目前，国内外学者在航空发动机转子系统动

力特性分析和转子承力结构系统振动特性分析
方面进行了诸多研究工作。常见的转子系统振动

耦合问题为带中介轴承的双转子系统间的相互激

励耦合振动，由于转子具有各自的动力特性，并且

在中介轴承处具有复杂横向激振力的交互作用，

因此使得双转子系统具有复杂的振动特性。文献

［５９］分别建立了滚动轴承双转子系统动力学方
程，并采用仿真方法求解分析了滚动轴承对转子

系统临界转速等动力特性的影响规律。而共用支

承转子结构系统不同于带有中介轴承的双转子
系统，在共用承力框架上具有多个轴承支点，分别

支承不同转速的转子，因此在振动特性分析中需

要进一步考虑承力框架的振动响应特性及其对各

个转子振动特性的影响。

文献［１０１４］提出了建立航空发动机整机动
力学模型的思想和具体方法，考虑转／静子结构之
间的振动耦合影响，但仅对转子系统的动力特性

进行了计算分析，并未研究承力结构的振动响应。

本文针对带有涡轮级间共用承力框架的航空发动

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201909024&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEE0QVREb1VXQStGcEtWL1c5WVBjaFZnUC9nND0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ９期 章健，等：共用支承转子结构系统振动耦合特性分析

机转子系统，提炼出“共用支承转子”结构系统
（ＲＳＲｓｙｓｔｅｍ），并建立了动力学方程，对转子系统
动力学振动响应耦合特征及其主要力学参数的影

响规律进行理论分析和仿真计算。

１　共用支承转子结构系统振动特征
如图１所示，典型高推重比涡轴发动机使用

涡轮级间共用承力框架支承动力涡轮转子和燃气

发生器转子（简称“燃发转子”）的后支点，转子之

间存在振动耦合影响。当动力涡轮转子以不同转

速旋转时，共用支承结构会产生不同振动响应，即

燃气发生器转子后支点位置产生基础振动，会导

致燃发转子的临界转速等动力特性发生变化。同

样，燃发转子振动对动力涡轮转子产生类似的影

响，即２个转子之间存在振动耦合。

图 １　高推重比涡轴发动机结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｕｒｂｏｓｈａｆｔ

ｅｎｇｉｎｅｗｉｔｈｈｉｇｈｔｈｒｕｓｔｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏ

１．１　振动耦合产生机理
如图２所示，建立对应的等效动力学模型，其

中燃发转子和动力涡轮转子质量分别为 ｍ１、ｍ２，
燃发转子和动力涡轮转子前后支承刚度分别为

ｋ１１、ｋ１２、ｋ２１、ｋ２２，并假设转子结构具有横向自由度
ｙ１、ｙ２；共用承力框架质量为 ｍ３，转动惯量为 Ｊ３，
假设承力结构具有横向自由度 ｙ３和角向自由度

θ３，横向支承刚度为 ｋ３，角向支承刚度为 ｋθ，支点
到共用支承的距离分别为 ｌ１、ｌ２。其中，图 ２（ａ）
为转／静子联合的整体等效模型，图 ２（ｂ）为转／
静子分离的子结构等效模型。

耦合系统动力学方程为

Ｍａ̈ｑａ＋Ｋａｑａ ＝０ （１）

图 ２　考虑共用支承角向自由度的等效动力学模型

Ｆｉｇ．２　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ

ａｎｇｕｌａｒｄｅｇｒｅｅｏｆｓｈａｒｅｄｓｕｐｐｏｒｔ

式中：Ｍａ和 Ｋａ分别为系统的质量矩阵和刚度矩
阵；ｑａ为系统自由度向量。分别表示为

Ｍａ＝

ｍ１ ０ ０ ０
０ ｍ２ ０ ０
０ ０ ｍ３ ０
０ ０ ０ Ｊ













３

Ｋａ＝
ｋ１１＋ｋ１２ ０ －ｋ１２ ｋ１２ｌ１
０ ｋ２１＋ｋ２２ －ｋ２２ －ｋ２２ｌ２
－ｋ１２ －ｋ２２ ｋ１２＋ｋ２２＋ｋ３ －ｋ１２ｌ１＋ｋ２２ｌ２
ｋ１２ｌ１ －ｋ２２ｌ２ －ｋ１２ｌ１＋ｋ２２ｌ２ ｋ１２ｌ

２
１＋ｋ２２ｌ

２
２＋ｋ













θ

ｑａ＝

ｙ１
ｙ２
ｙ３
θ













３

对于地面燃气轮机，静子支承刚度和结构质

量远大于转子，假设 ｋ１１＝ｋ１２＝ｋ２１＝ｋ２２＝０．０１ｋ３，

ｍ１＝ｍ２＝０．０１ｍ３，ｋθ＝１００ｋ１１ｌ
２
１，Ｊ３＝１００ｍ１ｌ

２
１，ｌ１＝

ｌ２，计算系统的固有频率 ｆ１～ｆ４。
耦合模型：

ｆ１ ＝ｆ２ ＝
ｋ１１
ｍ槡１

ｆ３ ＝ｆ４ ＝１．４２１
ｋ１１
ｍ槡










１

（２）

独立模型：

ｆ１ ＝ｆ２ ＝
ｋ１１
ｍ槡１

ｆ３ ＝ｆ４ ＝１．４１４
ｋ１１
ｍ槡










１

（３）

由式（２）和式（３）可知，２种模型计算获得的
结果相差很小，固有频率相对误差约为１％。

对于航空发动机，静子支承刚度和结构质量

与转子相当，可假设 ｋ１１＝ｋ１２＝ｋ２１＝ｋ２２＝ｋ３，ｍ１＝

ｍ２＝ｍ３，ｋθ＝ｋ１１ｌ
２
１，Ｊ３＝ｍ１ｌ

２
１，ｌ１＝ｌ２。

耦合模型：

ｆ１ ＝ｆ２ ＝
ｋ１１
ｍ槡１

ｆ３ ＝ｆ４ ＝２
ｋ１１
ｍ槡










１

（４）

独立模型：

ｆ１ ＝ｆ２ ＝
ｋ１１
ｍ槡１

ｆ３ ＝ｆ４ ＝１．４１４
ｋ１１
ｍ槡










１

（５）

由式（４）和式（５）可知，对于 ２个转子的固有
频率 ｆ３ 和 ｆ４，２种模型计算结果相对误差超
过４０％。

３０９１
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通过上述分析可知，在共用支承转子结构系
统动力特性分析中忽略共用承力框架带来的振动

耦合特性影响，将会使计算结果产生较大的误差，

需要建立共用支承转子结构系统动力学模型，才
能获得准确的转子系统临界转速和振动响应。

１．２　转子结构系统动力学方程
对于带有共用承力框架的转子结构系统，如

图３所示，建立其动力学模型的基本原理为：使用
子结构传递矩阵法

［１５］
分别建立两转子的状态参

量方程，并建立共用承力框架在支点动载荷作用

下的强迫振动动力学方程，再在支点位置使用平

衡方程和协调方程组集转／静子动力学方程，获得
共用支承转子结构系统动力学方程，图中：ｋ６、
ｋ７、ｋ８分别为 ３个支点 ４＃、５＃、６＃的刚度；Ｍ为承
力框架质量；ｍ为轴承座质量；下标为 Ｍ和 ｍ的
变量分别为对应参数。

图 ３　共用支承转子结构系统动力学模型

Ｆｉｇ．３　ＤｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆＲＳＲｓｙｓｔｅｍ

对于任意两转子结构系统，转子的动力学方

程均可写为

Ｍｈ̈ｑｈ－ｉｎｈＪｈｑｈ＋Ｋｈ（ｑｈ－ｑｂｈ）＝ｑｈΩ
２
ｈ

Ｍｌ̈ｑｌ－ｉｎｌＪｌｑｌ＋Ｋｌ（ｑｌ－ｑｂｌ）＝ｑｌΩ
２{
ｌ

（６）

式中：Ｍ、Ｊ和 Ｋ分别为转子质量矩阵、陀螺力矩
矩阵和刚度矩阵；ｎ为转子转速；ｑΩ２为转子不平
衡激励向量，ｑ为转子状态向量，Ω为转子不平衡
量；ｑｂ为转子自由度的基础振动；下标 ｈ代表燃
气发生器转子参数，ｌ代表动力涡轮转子参数。

对于图３中的动力学模型，假设其各转子前
支点均无基础振动，后支点４＃、５＃、６＃上存在基础
振动 ｘ４ｓ（ｔ）、ｙ４ｓ（ｔ）、ｘ５ｓ（ｔ）、ｙ５ｓ（ｔ）、ｘ６ｓ（ｔ）、ｙ６ｓ（ｔ）。
则有

ｑｈ ＝［ｘｈ，ｙｈ，θｘｈ，θｙｈ，ｘｄｈ，ｙｄｈ，θｘｄｈ，θｙｄｈ，

　　ｘ４，ｙ４，θｘ４，θｙ４，０，０，０，０］
Ｔ

ｑｌ＝［ｘｌ，ｙｌ，θｘｌ，θｙｌ，ｘｄｌ，ｙｄｌ，θｘｄｌ，θｙｄｌ，

　　ｘ５，ｙ５，θｘ５，θｙ５，ｘ６，ｙ６，θｘ６，θｙ６］
Ｔ

ｑｂｈ ＝［０，０，０，０，０，０，０，０，ｘ４ｓ，ｙ４ｓ，

　　０，０，０，０，０，０］Ｔ

ｑｂｌ＝［０，０，０，０，０，０，０，０，

　　ｘ５ｓ，ｙ５ｓ，０，０，ｘ６ｓ，ｙ６ｓ，０，０］



















Ｔ

（７）

对于共用承力框架，其强迫振动响应动力学

方程为

Ｍｓ̈ｑｓ＋Ｋｓｑｓ ＝Ｆｓ （８）
式中：Ｍｓ和 Ｋｓ分别为转子的质量矩阵和刚度矩
阵；ｑｓ为共用承力框架的自由度向量；Ｆｓ为共用
承力框架各支点位置的动载荷向量。有

ｑｓ ＝［ｘＭ，ｙＭ，ｘｍ，ｙｍ，θｘｍ，θｙｍ］
Ｔ

Ｆｓ ＝［Ｆ４ｘ，Ｆ４ｙ，Ｆ５ｘ，Ｆ５ｙ，Ｆ６ｘ，Ｆ６ｙ］
{ Ｔ

（９）

根据４＃、５＃和６＃支点上的平衡方程以及共用
承力框架中的位移协调方程：

Ｆｓ ＝Ｋｂ（ｑｂｓ－ｑｂｒ） （１０）
ｑｂｓ ＝Ａｑｓｑｓ （１１）
式中：Ｋｂ为支点动刚度矩阵；ｑｂｓ和 ｑｂｒ分别为承力
框架和转子结构在 ４＃、５＃、６＃支点位置的自由度
向量；Ａｑｓ为承力框架向转子支点位置的自由度变
化矩阵。可组集系统振动耦合动力学方程：

Ｋａｑａ－Ｃａｑａ＋Ｍａ̈ｑａ ＝

ｑｈΩ
２
ｈ＋Ｋｈｑｂｈ

ｑｌΩ
２
ｌ＋Ｋｌｑｂｌ

Ｋｂ（Ａｑｓｑｓ－ｑｂｒ









）

（１２）

式中：

Ｍａ ＝
Ｍｈ

Ｍｌ

Ｍ










ｓ

Ｋａ ＝
Ｋｈ

Ｋｌ
Ｋ










ｓ

Ｃａ ＝
ｎｈＪｈ

ｎｌＪｌ








０

ｑａ ＝
ｑｈ
ｑｌ
ｑ










ｓ

将转子支点基础自由度向量向承力框架自由

度向量转化：

ｑｂｈ ＝Ａｂｈｓｑｓ
ｑｂｌ＝Ａｂｌｓｑ

{
ｓ

（１３）

式中：Ａｂｈｓ、Ａｂｌｓ均为变换矩阵。可获得共用支承
转子结构系统振动耦合统动力学方程：

ｑｈΩ
２
ｈ

ｑｌΩ
２
ｌ









０

＝

Ｋｈ －ＫｈＡｂｈｓ
Ｋｌ －ＫｌＡｂｌｓ

－ＫｈＡｂｈｓ －ＫｌＡｂｌｓ Ｋｓ－ＫｂＡ











ｑｓ
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　第 ９期 章健，等：共用支承转子结构系统振动耦合特性分析

在结构系统中，转／静子结构之间存在刚度耦
合项 ＫｈＡｂｈｓ和 ＫｌＡｂｌｓ，进而使系统发生振动耦合。

２　共用支承转子结构系统动力特
性耦合影响

　　在使用涡轮级间共用承力框架的发动机中，
转／静子之间存在振动耦合，会影响转子的动力特
性，本节将以高推重比涡轴发动机为例，基于有限

元仿真方法计算分析转／静子振动耦合对转子系
统临界转速和支点动载荷的影响规律。

２．１　有限元模型与约束
针对图 １中的涡轴发动机，采用 Ｓｏｌｉｄ１８６单

元建立共用支承转子结构系统有限元模型，使用
弹簧单元模拟轴承支承，如图 ４所示。为避免复
杂模型带来的庞大计算量，对结构进行合理简化。

忽略连接界面的影响，转／静子连接接触面均采用
固结；忽略对整体力学性能影响较小的圆角、小孔

等细节因素，提高计算效率。

考虑转子系统原有的支承方式，燃发转子和

动力涡轮转子前支点（１＃和 ３＃）位置弹簧单元的
外端进行固定约束，２＃支点位置弹簧单元外端施
加径向和周向约束。４＃、５＃、６＃支点由涡轮级间共
用承力框架支承，使用弹簧单元连接转／静子上的
对应节点，并对节点进行周向位移耦合。

图 ４　共用支承转子结构系统有限元模型

Ｆｉｇ．４　ＦｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆＲＳＲｓｙｓｔｅｍ

２．２　结构系统模态
影响模态、临界转速等固有特性的关键因素

主要有２点：转子自身的刚度／质量分布，转子支
承的位置和刚度

［１６］
。在带有共用支承结构的转

子结构系统中，２个转子通过共用承力框架可发
生振动响应的相互影响。通过模态分析计算结构

系统的固有频率与相应振型，如图 ５～图 ７所示。
可见，高／低压转子与共用承力框架之间存在振动
耦合影响，采用耦合模型计算获得的转子模态频

率与单转子模型计算结果有所差异。

当２个转子的模态频率相近时，将在共用支
承转子结构系统中形成新的耦合振型，其模态频
率在对应的两转子单独模态频率之间。此外，结

图 ５　共用支承转子结构系统第 １阶耦合模态及其

对应的单转子振型

Ｆｉｇ．５　ＦｉｒｓｔｏｒｄｅｒｃｏｕｐｌｅｄｍｏｄｅｏｆＲＳＲｓｙｓｔｅｍａｎｄ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｍｏｄｅｓｉｎｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌ

图 ６　共用支承转子结构系统第 ２阶耦合模态及其

对应的单转子振型

Ｆｉｇ．６　ＳｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｃｏｕｐｌｅｄｍｏｄｅｏｆＲＳＲｓｙｓｔｅｍａｎｄ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｍｏｄｅｓｉｎｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌ

构系统中还保留着某些单转子局部模态，但其模

态频率相对于单转子模型中计算获得模态频率发

生变化。

２．３　结构系统临界转速
由于存在共用承力框架，结构系统的各阶模
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态可以分别被２个转子单独激起，因此需要考虑
某一转子激起的临界转速受另一转子转速变化的

影响。以燃气发生器转子为例，确定其临界转速

计算的基本步骤为：①给定动力涡轮转子转速 ｎｌ
和燃发转子转速 ｎｈ；②固定动力涡轮转速，改变
燃发转子转速 ｎｈ，计算不同转速下的系统固有模
态并绘制 Ｃａｍｐｂｅｌｌ图，获得在动力涡轮转子转速
为 ｎｌ时燃发转子激起系统共振的临界转速；③改
变 ｎｌ，重复步骤②，计算不同动力涡轮转子转速下
的燃发转子激起系统共振的临界转速。同理可计

算动力涡轮转子激起系统共振的临界转速。结果

如图８所示。
转子系统临界转速取决于转子自身刚度和支

点的支承刚度，不同转速下陀螺力矩发生变化

图 ７　共用支承转子结构系统非耦合模态及其

对应的单转子振型

Ｆｉｇ．７　ＮｏｎｃｏｕｐｌｅｄｍｏｄｅｏｆＲＳＲｓｙｓｔｅｍａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｉｎｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌ

图 ８　共用支承转子结构系统临界转速

Ｆｉｇ．８　ＣｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｏｆＲＳＲｓｙｓｔｅｍ

进而改变转子自身刚度是转速影响临界转速的主

要原因。对于动力涡轮转子激起的动力涡轮盘摆

动和系统第１阶耦合振动，燃发转子为平动振型，
转子陀螺力矩基本不随转速改变，因此对应的临

界转速基本不变；而对于动力涡轮转子激起的

第２阶耦合振动，燃发转子为俯仰振型，陀螺力矩
受转速影响较大，临界转速变化明显。对于燃发

转子激起的各阶共振振型，动力涡轮转子均发生

弯曲变形，因此，当动力涡轮转子转速增加时，转

子上陀螺力矩增大，转子自身刚度提高，进而导致

各阶临界转速均上升。在共用支承转子结构系
统中，当某转子工作转速内存在俯仰或弯曲临界

转速时，动力学设计中需要考虑另一转子转速变

化对该转子临界转速的影响。

为定量分析振动耦合对共用支承转子系统动

力特性的影响，本文引入临界转速敏感系数描述

燃发转子激起临界转速随动力涡轮转子转速的变

化规律，可表示为

εｈ ＝（ｎｃ２－ｎｃ１）／（ｎ２－ｎ１） （１５）
式中：ｎ１、ｎ２分别为计算范围内动力涡轮转子的
最小和最大转速；ｎｃ１、ｎｃ２为相应燃发转子激起的
临界转速。

转／静子振动耦合特性受结构系统刚度分布
特征影响，因此，临界转速敏感系数应是支点支承

刚度的函数。支点支承刚度应是弹性支承结构和

承力框架各部件刚度的串联结果，并主要取决于

弹性支承的刚度
［１７］
，因此，可以在保证承力框架

结构特征不变的条件下，仅改变弹性支承刚度

（有限元模型中点的弹簧刚度），计算分析燃发转

子临界转速敏感系数随 ４＃支点弹性支承刚度的
变化规律，结果如图 ９所示。随着支承刚度的增
加，燃发转子临界转速对动力涡轮转速的敏感度

上升。其原因在于，在共用承力框架处振动耦合

主要是位移耦合，在共用承力框架振动位移响应

相同情况下，支点支承刚度较大时，所产生的动刚

度波动幅值更大，对转子支承系统动力特性影响

图 ９　燃发转子激起临界转速敏感系数变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｉｎｇａｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｒｏｔｏｒ
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更为显著。

共用支承转子系统动力特性的耦合影响，还
表现为转子共用支承转子中任一结构力学特征
的改变，会对其他结构动力特性产生影响。同样

以４＃支点弹性支承刚度变化为例，分析其对结构
系统动力特性影响。图 １０为燃发转子激起的系
统临界转速随４＃支点弹性支承刚度的变化曲线。
随着支点弹性支承刚度的增加，动力涡轮转子激

起的两阶耦合振动临界转速也有所增加。

在对使用涡轮级间共用承力框架的转子系统

进行动力特性分析时，需要考虑转／静子耦合振动
的影响。特别是通过调整支承刚度优化转子临界

转速时，当转子转速变化时，临界转速以及临界转

速对其他转子转速变化的敏感性均会变化。应选

取合适的支承刚度，既满足临界转速高于工作转

速 ２０％的裕度要求［１８］
，同时对其他转子转速变

化敏感度较低。

图 １０　支承刚度对临界转速的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｕｐｐｏｒｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｔｏｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄ

２．４　支点动载荷
支点动载荷是共用支承转子结构系统描述

转／静子结构间振动耦合的关键参数。在非共振
状态，承力框架振动响应主要是支点载荷激励引

起，支点载荷增大导致共用支承结构振动水平上

升是引起振动耦合的主要原因。支点动载荷频率

也是共用支承转子系统重要振动响应特征参数，

动载荷大小、频率组成及其占比一定程度可反映

不同结构间振动耦合程度。

支点动载荷主要来源于旋转转子不平衡载荷

及其陀螺力矩效应。由于制造、装配误差或运行

过程中的热变形等因素，转子不可避免地存在不

平衡量，转子旋转过程中，不平衡激振力将在支点

位置产生动载荷
［１９］
。此外，转子发生弯曲或其上

存在陀螺力矩时，支点动载荷将发生变化以平衡

转子上的弯矩。

本文 计 算 载 荷 状 态 取 燃 发 转 子 转 速

５００００ｒ／ｍｉｎ，动力涡轮转子转速 ３００００ｒ／ｍｉｎ，并
在２个转子上分别施加不平衡量，通过有限元仿
真计算获得转子系统支点动载荷响应，计算结果

如图１１所示。
在单独的燃发转子支承结构系统中，动载荷响

应频率组成主要为转子自身转速频率（８３３．３３Ｈｚ），
计算模型中支点最大载荷值约为３０Ｎ。而在共用
支承转子结构系统中，响应频率中除了燃发转子
转速频率外，还具有动力涡轮转子转速频率

（５００Ｈｚ），而支点动载荷最大值可达 ４４．６９７Ｎ，
约为单一转子模型中的 １．５倍。分析认为，在共
用支承转子结构系统中，动力涡轮转子不平衡量
在５＃、６＃支点处产生较大的动载荷，并引起共用支
承结构的整体振动响应，即在燃发转子后支点处

施加基础振动，使得该支点处动载荷响应频率变

化，响应幅值增加。

图 １１　不同系统力学模型下支点动载荷响应幅值

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｓｐｏｎｓｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｓ
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３　共用支承转子结构振动响应耦
合特性

　　在共用支承转子结构系统中，振动耦合将同
时改变转子动力特性和承力结构振动响应特性。

共用承力框架上各支点动刚度、支点之间的机械

阻抗、支点到框架安装边的载荷传递系数等振动

特性均会发生变化。

３．１　支点动刚度与机械阻抗
引入支点动刚度 Ｋｉ和支点间机械阻抗 Ｘｉｊ：

Ｋｉ（ω）＝ Ｆｉ（ω） ／Ｙｉ（ω） （１６）

Ｘｉｊ（ω）＝ Ｆｉ（ω） ／Ｙｊ（ω） （１７）

式中：Ｆｉ（ω）为第 ｉ号支点位置的动载荷，ω为转
子角速度；Ｙｉ（ω）、Ｙｊ（ω）分别为 ｉ号、ｊ号支点位
置的位移响应。支点动刚度反映了支承结构刚度

随转速变化的敏感性
［２０］
，支点间机械阻抗反映了

共用承力框架各个支点之间的隔振特性。

图１２和图 １３分别为采用共用支承转子结
构系统振动耦合模型和单一转子模型时，４＃支点
动刚度和支点间机械阻抗随激振频率的变化曲

线。在共用支承转子结构系统中，由于各结构间
刚度耦合项的存在，提高了支承结构的固有频率

以及支点载荷动刚度，增加了共用承力框架的

图 １２　不同模型中的支点动刚度曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

图 １３　不同模型中的机械阻抗曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｉｍｐｅｄａｎｃｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

抗变形能力。此外，结构系统中由于考虑了不同

子结构固有频率的影响，因此当激振力频率等于

承力结构固有频率（达到临界转速，图 １２点 Ｂ、
Ｃ）或转子结构固有频率（图 １２点 Ａ）时，共用承
力框架均会发生支承刚度突降。

３．２　载荷传递系数
引入载荷传递系数：

Ｘｂ ＝ Ｆｂ ∑ Ｆｉ（ωｉ） （１８）

式中：Ｆｉ（ωｉ）为共用承力框架在其所支承的第 ｉ
号支点位置的动载荷；Ｆｂ为承力框架安装边位置
的动载荷响应。载荷传递系数反映了转子支点动

载荷在共用承力框架中传递特性，若该系数大于

１，即表明支点载荷在承力框架中传递时被放大。
在动力学设计中，应尽可能降低承力框架的载荷

传递系数，增强结构的隔振性
［２１］
。在共用支承

转子结构系统中，由于转子和支承结构的刚度／质
量分布特征的影响，使得共用承力框架的载荷传

递系数将随转子转速发生变化。

当燃发转子转速为５００００ｒ／ｍｉｎ，动力涡轮转
子转速为３００００ｒ／ｍｉｎ时，计算获得共用承力框架
在各支点位置和安装边的动载荷响应。再将支点

动载荷响应作为激励载荷施加在共用承力框架结

构计算模型的相应支点，计算获得安装边动载荷

并对比不同模型中框架载荷传递系数，结果如

表１所示。可以发现，考虑转子与支承结构振动
耦合特性后，承力框架安装边动载荷和载荷传递

系数均会上升。

表 １　动载荷响应与载荷传递系数

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｙｎａｍｉｃｓｌｏａｄｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒｒｉｎｇ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

模型
支点动载荷幅值／Ｎ

４＃ ５＃ ６＃ 安装边

载荷传递

系数

共用支承转子模型 ４４．６９ ５．９８ １１．７３ １５７．１１ ２．５２

单一转子模型 ４４．６９ ５．９８ １１．７３ １０７．９５ １．７３

４　结　论

本文运用转子动力学理论及仿真计算方法对

使用涡轮级间共用承力框架的高推重比涡轴发动

机进行转子系统动力特性与承力结构振动特性计

算，对共用支承转子结构系统振动耦合特性进行
分析，主要结论如下：

１）在共用支承转子系统中，２个转子之间存
在动力特性的相互影响，主要表现在转子模态热

性、弯曲临界转速、临界转速对支点的刚度的敏感

度以及支点动载荷等转子动力特性参数均会随其
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　第 ９期 章健，等：共用支承转子结构系统振动耦合特性分析

他转子转速变化的改变。共用支承转子结构模
型可以考虑转子与支承结构之间的振动耦合影

响，因此使用该模型对共用支承转子结构系统动
力特性进行计算分析更为准确。

２）由于转子与支承结构之间存在振动耦合
特征，各支点位置的动载荷中同时包含 ２个转子
的转速频率，在共用承力结构振动特性设计中需

要考虑框架在多点、宽频复杂激励载荷作用下的

振动响应特征。依据本文的计算分析结果，支点

激振载荷在共用承力框架传递的过程中将发生放

大，并且当考虑支承结构之间振动耦合之后，放大

效应将进一步增强。因此为保证承力结构安全裕

度准确可靠，在其振动特性设计中应采用共用支

承转子结构系统振动耦合模型。
目前，在共用支承转子结构系统中只分析了

转子与共用支承结构振动耦合对转子系统动力特

性和共用承力框架振动特性的影响，在工程应用

中还需考虑轴承支承阻尼以及在热环境下承力框

架对结构系统振动耦合特性的影响。
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