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Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
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　收稿日期：２０１９０４１８；录用日期：２０１９０７１２；网络出版时间：２０１９０７３１１３：５１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７３１．１０２９．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１０７２２０６）；福建省自然科学基金 （２０１２Ｊ０１０２３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｆｂａｏ＠ｘｍｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：鲍锋，卢愿，曾华轮，等．同轴旋转倒置圆台环隙间流动特性分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：１１２．
ＢＡＯＦ，ＬＵＹ，ＺＥＮＧＨＬ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒａｎｎｕｌａｒｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏａｘｉａｌｒｏｔａｔｉｏｎａｌｃｏｎｉｃａｌｃｙｌｉｎｄｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ
ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：１１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１７０

同轴旋转倒置圆台环隙间流动特性分析

鲍锋，卢愿，曾华轮，涂立

（厦门大学 航空航天学院，厦门 ３６１１０２）

　　摘　　　要：针对同轴旋转倒置圆台环隙间流体复杂流动问题，对其环隙间流动特性进
行了实验研究。重点进行染色液流动显示实验和 ＰＩＶ流场测速实验，对实验结果做定性及定
量分析，研究内筒转速和环隙宽度对环隙间流动特性的影响。染色液流动显示实验和 ＰＩＶ流
场测速实验分别定性和定量地展现了环隙间螺旋涡的产生及变化过程。对不同内筒转速和环

隙宽度下的螺旋涡涡心运动周期进行分析，结果表明，内筒转速升高，周期减小；环隙宽度增

大，周期增大。运用瞬时流动和时均流场解析了环隙间螺旋涡运动产生机制，探究内筒转速和

环隙宽度对３种雷诺应力大小的影响与分布情况。内筒转速变化，雷诺径向正应力始终最大；
环隙宽度变化，雷诺切应力始终最小。

关　键　词：环隙间流动；涡心周期运动；染色液；ＰＩＶ；内筒转速
中图分类号：Ｖ２１１．７６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０００１１２

　　２０世纪初，Ｔａｙｌｏｒ［１］在 ２个同轴旋转的圆筒
环隙流动实验中观察到，当内外圆筒间间隙远小

于圆筒半径且内外圆筒间相对速度达到一定临界

值时，环隙中存在一种二次流动现象，该现象被称

为泰勒涡（又称 ＴａｙｌｏｒＣｏｕｅｔｔｅ流动）。将圆筒改
进为圆台后，同轴旋转圆台环隙间的流动被称为

ＣＣ流。同轴旋转圆台环隙间的流动特性被运用
到旋转液膜反应器的设计当中

［２］
，可对大颗粒物

质进行研磨与混合，常用于肥料、造纸、塑料等化

工生产过程中
［３４］
。

自发现泰勒涡后的一百多年来，诸多学者对

泰勒涡与 ＣＣ流进行了多方面的研究。朱鹣等［５］

在同心圆柱间隙壁面上设置沟槽，通过数值模拟

和 ＰＩＶ实验证明沟槽深度影响泰勒涡的轴向尺
度，沟槽深度在一定范围内对环隙间流体与壁面

的对流传热有强化作用。李华鹏
［６］
对非平行间

隙同轴旋转圆台间流体流动现象进行了数值仿真

分析，通过改变外圆台与地面的夹角（即外倾

角），发现当外倾角增大时环隙间流场更易产生

泰勒涡。Ｊｉｒｋｏｖｓｋｙ和 ＢｏＯｔ［７］采用修正后的 Ｎａｖｉ
ｅｒＳｔｏｋｅｓ方程数值模拟计算了泰勒流场内速度变
化曲线。在泰勒流与 ＣＣ流的实验基础上，Ｗｉｍ
ｍｅｒ［８］提出了同轴圆锥旋转装置、同轴圆盘旋转
装置、同轴椭球旋转装置，并研究了旋转速度与夹

缝宽度对泰勒涡的影响，通过实验指出当夹缝宽

度与雷诺数不变时，改变加速度会影响泰勒涡涡

对数量，在恒定加速度上产生５对泰勒涡，在此基
础上增加加速度，泰勒涡对会从 ５对增加至 ６对
甚至７对。对于改变同轴旋转圆筒的壁面结构、
同轴旋转圆台间隙平行度及不同形状的旋转装置

环隙间流场都有大量的研究，同时也有学者对同

轴旋转倒置圆台环隙间流体流动进行探讨。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001001&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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Ｗｉｍｍｅｒ［９］对同轴旋转倒置圆台装置进行了实验
研究，并探讨了加速度、间隙宽度等参数的影响，

发现同轴旋转倒置圆台中层流与同轴旋转圆柱中

的层流不同，呈三维状。文普
［１０］
用数值模拟的方

法研究了同轴旋转倒置圆台间流体从层流到泰勒

涡的产生过程及过程中压力与速度的极值分布，

当雷诺数大于 ３００时产生第一对泰勒涡，随着雷
诺数的增大，泰勒涡对增加，当雷诺数达到 ８００
时，圆台间存在 ６对泰勒涡对。压力与速度的极
值存在于两涡的交界处或大涡的涡心位置，同时

速度极小值点对应压力的极大值点。张晶晶

等
［１１１２］

采用数值模拟方法研究正置和倒置 ２种
同轴旋转圆台装置的泰勒涡和压力分布的差异。

然而，以上研究均未系统地定性定量分析内筒转

速和环隙宽度对同轴旋转倒置圆台环隙间流体流

动特性的影响。

本文通过染色液流动显示实验和 ＰＩＶ流场测
速实验研究了同轴旋转倒置圆台环隙间流体流动

特性。染色液流动显示实验定性分析了同轴旋转

倒置圆台环隙间螺旋涡的产生及变化过程（本文

以逆时针旋转的涡为正涡，顺时针旋转的涡为反

涡）。ＰＩＶ流场测速实验定量分析了同轴旋转倒
置圆台环隙间流体速度、涡量等的变化。通过定

性定量分析同轴旋转倒置圆台环隙间流体流动特

性，为该类型反应器装置的实际应用提供了参考

数据。

１　实验设备与流程

实验设备主要有同轴旋转倒置圆台实验模

型、步进电机控制系统、ＰＩＶ测试系统及放置实验
模型等器材的铝制试验台。

同轴旋转倒置圆台实验模型如图１所示。内
外圆台均倒置放置，上半径大于下半径。内外圆

台轴线位于一条直线上，且倾斜角度均为 φ＝
１６°。内圆台上下半径固定不变，上半径为Ｒ１ｍａｘ＝
７０．１ｍｍ，下半径为 Ｒ１ｍｉｎ＝２７．７ｍｍ；外圆台上下
半径随环隙宽度改变，上半径为 Ｒ２ｍａｘ，下半径为
Ｒ２ｍｉｎ。该装置通过调整下底座的螺纹设置环隙宽
度的大小，保持内外圆台倾斜角不变，故内外圆台

环隙宽度为 ｄ＝Ｒ２ｍｉｎ－Ｒ１ｍｉｎ＝Ｒ２ｍａｘ－Ｒ１ｍａｘ。环隙
间上壁面为自由液面，下壁面为端盖，上下壁面之

间高度固定为 Ｌ＝１４０ｍｍ。为了尽可能防止内筒
壁面对激光的反射作用，进而减小反射对环隙间

流场的测量造成的影响，将同轴旋转倒置圆台

图 １　同轴旋转倒置圆台装置

Ｆｉｇ．１　Ｃｏａｘｉａｌｒｏｔａｔｉｏｎａｌｃｏｎｉｃａｌｃｙｌｉｎｄｅｒｄｅｖｉｃｅｓ

内圆台壁面涂成黑色；外圆台则采用透明的亚克

力板制成，便于激光照入及拍摄观察环隙间流场。

实验时内筒旋转，外筒固定不动。

实验所用步进电机为三相步进电机，步进电

机的控制器通过程序编码将速度和加速度等参数

传送到驱动器，驱动器将速度参数以脉冲信号的

形式传给步进电机。步进电机控制系统通过联轴

器连接同轴旋转倒置圆台装置并控制其内筒

转速。

ＰＩＶ测试系统全称为粒子成像测速技术，主
要包括激光器、高速相机、同步器、示踪粒子等。

激光器的最大输出功率为 １５Ｗ，波长为 ５３２ｎｍ，
输出脉冲频率为４０ｋＨｚ。相机分辨率为２００万像
素，其满频触发频率为 １ｋＨｚ［１３］。图像分析软件
则采用 ＤｙｎａｍｉｃＳｔｕｄｉｏ软件，进行图像数据采集和
数据分析等。

采用上述设备进行染色液流动显示实验和

ＰＩＶ流场测速实验。实验设置环隙宽度和内筒转
速２个变量，其中内筒转速有脉冲速度（ｐｕｌｓｅｓ／ｓ）
和旋转速度（ｒ／ｍｉｎ）２种，二者可根据步进电机一
个脉冲信号带动内筒旋转角度进行换算，本文使

用脉冲速度。环隙宽度设置 １１．５、１４、１６．５、１９、
２１．５ｍｍ共５个变量；脉冲速度设置５０、１００、２００、
３００、４００、５００、７００、９００、１１００、１３００、１５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ
共１０个变量。雷诺数定义为 Ｒｅ＝ρｖｄ／υ，流体密
度ρ＝１０００ｋｇ／ｍ３，流体流速 ｖ＝ωＲ１ｍａｘ，内筒角速

度 ω＝２πｎ６０
ｒａｄ／ｓ，内筒转速为 ｎ，Ｒ１ｍａｘ＝７０．１ｍｍ，

实验 水 温 维 持 在 １８℃，其 黏 度 υ＝１０．６２×
１０－７ｍ２／ｓ。可根据圆台内筒转速与环隙宽度计算出
不同情况下流体的雷诺数。实验流程如图２所示。

２
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　第 １期 鲍锋，等：同轴旋转倒置圆台环隙间流动特性分析

图 ２　实验流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

２　环隙间螺旋涡周期性变化过程

２．１　染色液流动显示实验结果分析
透明流体的流动状态一般难以直接用肉眼观

察，采用物理或化学手段显示测试区域流场变化

的实验方法即为流动显示方法
［１４］
。在同轴旋转

倒置圆台环隙间倒入染色液，通过染色液流动显

示实验，可以定性地观察到环隙间螺旋涡的产生

过程。实验所用染色液为牛奶与酒精配比所得，

该染色液具有黏度适中、密度和水一致、良好的跟

随性等优点。进行实验时，环隙宽度ｄ＝１４ｍｍ保
持不变。

当雷诺数较小时，环隙间均为层流。内筒转

速为５０ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，由于内筒转速太小，雷诺数未
达到层流与湍流的转捩点，所以环隙间子午面上

并无明显的螺旋涡出现，只能大致分辨出环隙间

流体的流向，如图３所示。
由于同轴旋转倒置圆台最大半径位置在最上

方，所以离心力在最上方达到最大值，因此随着雷

诺数的增大流动失稳，在同轴旋转倒置圆台最上

方处形成第一对螺旋涡，随后向半径较小的位置

运动。内筒转速 ｎ增大到１００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，环隙间
产生螺旋涡，总周期时间 Ｔ＝３４．４ｓ；内筒转速 ｎ
为２００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，总周期时间 Ｔ＝１３．４ｓ；内筒转
速 ｎ为 ３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，总周期时间 Ｔ＝８．４ｓ。
３组内筒转速螺旋涡周期性变化规律几乎相同，
以内筒转速 ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ为例，依据图 ４分析
螺旋涡周期性变化规律如下：

１）如图４（ａ）所示，ｔ＝０Ｔ（０ｓ），将由上向下

图 ３　ｄ＝１４ｍｍ，ｎ＝５０ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时螺旋涡变化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｅｘ（ｄ＝１４ｍｍ，

ｎ＝５０ｐｕｌｓｅｓ／ｓ）

图 ４　ｄ＝１４ｍｍ，ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时螺旋涡变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｅｘ（ｄ＝１４ｍｍ，

ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ）

依次命名子午面上的涡为涡 Ａ１、Ｂ１和 Ｃ１。正涡
Ａ１的长度大致为１．３ｄ，反涡 Ｂ１被挤压成长方形
形状。

２）如图 ４（ｂ）所示，ｔ＝０．３６Ｔ（３．０ｓ），正涡
Ａ１逐渐增大，长度达到 １．７ｄ左右，其内部不稳
定；涡 Ｂ１和 Ｃ１向下移动，形状被挤压变形。

３）如图 ４（ｃ）所示，ｔ＝０．５７Ｔ（４．８ｓ），正涡
Ａ１上方产生新涡 Ｄ１，反涡 Ｄ１靠近内圆台表面；
涡 Ａ１长度减小，涡 Ｂ１和 Ｃ１进一步向下移动。

３
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４）如图 ４（ｄ）所示，ｔ＝０．７１Ｔ（６．０ｓ），在涡
Ｄ１上方产生新正涡 Ｅ１，涡 Ｄ１和 Ｅ１长度较小；涡
Ａ１被向下挤压，形状轻微扭曲变形。

５）如图４（ｅ）所示，ｔ＝０．７９Ｔ（６．６ｓ），涡 Ｄ１
和 Ｅ１逐渐增大，涡心位于中轴线上。

６）如图４（ｆ）所示，ｔ＝１Ｔ（８．４ｓ），涡Ｄ１和Ｅ１
进一步增大，其中涡 Ｅ１长度达到 １．３ｄ，涡 Ｅ１和
Ｄ１替代了图４（ａ）中涡 Ａ１和 Ｂ１的位置，周期结
束，新的周期开始，不断循环。

２．２　ＰＩＶ流场测速实验结果分析
ＰＩＶ流场测速实验定量地分析了螺旋涡周期

性变化过程。同样以同轴旋转倒置圆台环隙宽度

ｄ＝１４ｍｍ，内筒转速 ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ为例，取１５～
２５ｓ一个周期时间为 １０ｓ来进行分析，如图 ５
所示。

图 ５　ｄ＝１４ｍｍ，ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时螺旋涡运动周期

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｉｏｄｏｆｍｏｔｉｏｎｏｆｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｅｘ（ｄ＝１４ｍｍ，

ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ）

通过观察离液面高度为 －１ｄ位置第 １个正
涡的变化，总结同轴旋转倒置圆台环隙中螺旋涡

周期性变化规律。该正涡随着时间不断增大，而

后破裂，在其上方产生一对新涡，新涡对不断增

大，取代之前涡对的位置，重复周期性变化，在整

个周期过程中环隙间螺旋涡会逐渐向下移动。

ｔ＝１５ｓ时，环隙间涡个数为１１个；ｔ＝１６ｓ时，首涡
破裂产生新涡对，环隙间涡个数增加为 １３个；之
后随着时间增长，新涡增大，螺旋涡不断下移，下

方涡对逐渐消散，涡个数重新减小到１１个。对任
意时刻的螺旋涡状态进行分析发现，环隙间正涡

占主导地位，所有涡对都会周期性地不断向下运

动，与染色液流动显示实验结果相同。

３　螺旋涡涡心运动周期分析

子午面中轴线上径向速度为零或者涡量值为

极值时，代表涡心所在位置。将 ＰＩＶ流场测速实
验得到不同内筒转速与环隙宽度下同轴旋转倒置

圆台环隙中的数据运用 ＭＡＴＬＡＢ软件分析，找出
每个涡的涡心所在高度并且将其按照时间增长排

列，得出涡心位置随时间的周期变化图。图中红

色代表正涡涡心，蓝色代表反涡涡心。

３．１　内筒转速的影响
保持同轴旋转倒置圆台环隙宽度 １４ｍｍ不

变，研 究 内 筒 转 速 从 ５０ｐｕｌｓｅｓ／ｓ增 大 到
１５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，环隙间涡心运动规律的变化。
从图 ６可以看到，内筒转速变化，环隙间情况相
同，都是正反涡交替，第一个涡为正涡，在周期中

其上方会不断产生新涡并不断向下运动，而后在

环隙下方逐渐消散。图６中：ｈ为水位高度。
内筒转速为 ５０ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，从图 ６（ａ）可见，

环隙间存在一些杂乱无章的小涡，无明显的运动

规律。内筒转速为 １００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，从图 ６（ｂ）得
出其第一个周期时间为 ８０ｓ。由于环隙下方旋转
角速度较小，涡对在高度为 －７ｄ以下区域内逐渐
失稳消散，导致该区域的涡心运动图较为混乱。

内筒转速为 ５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，从图 ６（ｃ）可得周期
时间分别为 １３、４、１１、５ｓ，为快慢交替周期。在
１５～２５ｓ，高度 －６ｄ的区域内存在扰动，使得该区
域的涡心运动出现异常。因此以３６ｓ时刻来计算
环隙间涡数量变化规律，涡数量最大为 １３个，最
小为 １１个。内筒转速为 ９００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，从
图６（ｄ）可得周期时间分别为 ５、５、５、５ｓ，为单周
期变化。环隙间涡数量变化规律为涡数量最大为

１３个，最小为 １１个。内筒转速为 １３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ
时，从图６（ｅ）可得周期时间分别为 ３、１、３、１ｓ，为
快慢交替周期。图中涡运动依然有周期性规律可

寻，但是混乱度明显变大，无法分辨出环隙间涡数

量变化规律。内筒转速为 １５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，从
图６（ｆ）可得周期时间分别为 １、１、１、１ｓ，为单周
期。环隙间涡数量变化规律为涡数量最大为

１３个，最小为１１个。
根据不同内筒转速的螺旋涡涡心运动周期图

可知，除内筒转速为９００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ和 １５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ
时涡心运动周期为单周期，其余都是快慢交替周

４
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　第 １期 鲍锋，等：同轴旋转倒置圆台环隙间流动特性分析

图 ６　ｄ＝１４ｍｍ，内筒转速不同时螺旋涡运动周期

Ｆｉｇ．６　Ｐｅｒｉｏｄｏｆｍｏｔｉｏｎｏｆｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｉｃｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒｓｐｅｅｄ（ｄ＝１４ｍｍ）

期，内筒转速和周期类型之间并无明显的关联；内

筒转速和总周期时间存在关联，随着内筒转速的

提高，总周期时间逐渐减小；环隙间涡数量与内筒

转速无关。

３．２　环隙宽度的影响
图 ７以同轴旋转倒置圆台内筒转速为

３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ为例，研究环隙宽度从 １１．５ｍｍ增大

到２１．５ｍｍ，环隙间螺旋涡涡心运动规律。
环隙宽度为１１．５ｍｍ时，其分裂周期时间分

别为１０、１０、９、１０ｓ，为单周期。新涡对刚形成阶
段，环隙间涡数量为１６个；而后新涡对不断增大，
最上方涡对逐渐消散，环隙间涡数量减小到

１４个。环隙宽度为１４ｍｍ时，从图中可得周期时
间分别为１１、１７、１２、１７ｓ，为快慢交替周期。环隙

５
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图 ７　ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ，环隙宽度不同时螺旋涡运动周期

Ｆｉｇ．７　Ｐｅｒｉｏｄｏｆｍｏｔｉｏｎｏｆｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｉｃｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｎｕｌａｒｗｉｄｔｈ（ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ）

间涡数量变化规律为：在新涡对刚形成之时，环隙

间涡数量为１３个，而后间隙上方第一个正涡不断
增大，间隙下方的一个涡对逐渐消散，环隙间涡数

量减少到１１个；并且快周期和慢周期两者的环隙
间涡数量变化规律相同。环隙宽度为 １６．５ｍｍ
时，从图中可得周期时间分别为 １３、２０、１２、２０ｓ，
周期的类型为快慢交替周期。环隙间涡数量变化

规律为涡数量最大１１个，涡数量最小９个。环隙
宽度为１９．０ｍｍ时，图中涡心运动较为混乱，无明
显周期性规律。环隙宽度为 ２１．５ｍｍ时，图中只
有一个首涡清晰可见，当环隙宽度太大时，其环隙

间较难产生正反涡对交替的螺旋涡。

根据不同环隙宽度的螺旋涡涡心运动周期图

可知，环隙宽度从１１．５ｍｍ增大到 １６．５ｍｍ，总周

６
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　第 １期 鲍锋，等：同轴旋转倒置圆台环隙间流动特性分析

期时间分别为２０、２８、３３ｓ，随着环隙宽度增大，总
周期时间逐渐增大，环隙间涡数量相应减小。环

隙宽度从１１．５ｍｍ增大到 １６．５ｍｍ，其环隙间涡
数量依次为 １６／１４（最大涡数量／最小涡数量）、
１３／１１、１１／９。

４　螺旋涡产生的动力机制
将 ＰＩＶ流场测速实验分析得到的子午面流场

速度矢量和涡量数据通过 ＭＡＴＬＡＢ软件，计算出
子午面时均流场分布以研究螺旋涡产生的动力

机制。

４．１　时均流场
由于环隙间螺旋涡运动呈现周期性变化，难

以解释环隙间流场的整体流动趋势。因此，对环

隙间流场进行时均化处理得到时均流场，从而分

析环隙间流场的流动趋势。

４．１．１　内筒转速的影响
图８为同轴旋转倒置圆台环隙宽度 １４ｍｍ

时，不同内筒转速下环隙间时均流场的变化（Ｖ为
轴向速度）。可以看出，环隙宽度为 １４ｍｍ时，内
筒转速变化对螺旋涡形态无太大影响。流动趋势

均为环隙间上方螺旋形流动，其中正涡靠近内侧，

反涡靠近外侧，以正涡为主导；环隙下方为下凹

图 ８　ｄ＝１４ｍｍ，内筒转速不同时的时均流场

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｎｅｒ

ｃｙｌｉｎｄｅｒｓｐｅｅｄｓ（ｄ＝１４ｍｍ）

型的由外向内流动，并且内筒转速越大，下凹型的

弧度越大。在相同环隙宽度时，随着内筒转速增

大，最大涡量值和最小涡量值的绝对值总体上随

之增大。

４．１．２　环隙宽度的影响
图９为同轴旋转倒置圆台在内筒转速为

５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ时，不同环隙宽度下环隙间的时均流
场。对于螺旋涡形态，从图９中可以看出，在环隙
宽度为 １１．５、１４．０、１６．５ｍｍ时，环隙间上半部分
保持螺旋涡状态，环隙下半部分流动趋势则各不

相同，分别为由外向内向上流动、下凹型由外向内

流动、逆时针回旋式流动。环隙宽度为 １９．０ｍｍ
和２１．５ｍｍ时，环隙间已无螺旋涡，为下凹型由外
向内流动，在环隙顶部接近液面处会由内向外流

动，由此在顶部产生一个逆时针流动的正涡，且在

相同内筒转速时，随着环隙宽度增大，最大涡量值

和最小涡量值的绝对值总体上先增大后减小。

图 ９　ｎ＝５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ，环隙宽度不同时的时均流场

Ｆｉｇ．９　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｎｎｕｌａｒｗｉｄｔｈ（ｎ＝５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ）

４．２　动力机制分析
在同轴旋转倒置圆台环隙中，离心力随着半

径由上到下的减小呈线性分布。环隙中的流体由

于离心力的失衡形成三维基态流动
［８］
，流动开始

于最大半径处沿外部圆台以螺旋形式移动至最小

半径处，后仍以螺旋形式沿内部圆台流回最大半

７
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径处，如图１０所示。
通过对时均流场的观察分析，改变内筒转速

和环隙宽度后，同轴旋转倒置圆台中的流态有以

下３种情况：下凹型的由外向内流动、由外向内向
上流动、逆时针回旋式流动。由此可见，其总趋势

均为由外向内的逆时针流动。环隙间流态主要由

离心力与静压力双重作用。静压力是各向同性

的，依据伯努利定律，当内筒转速提高时，内圆台

旋转，贴近其壁面流体流速快而压强低，流体有从

外向内压进来的趋势。且越靠近内壁周向流速越

大，且越往上半径越大，故周向流速也越大，壁面附

近的流体受到向内向上的静压差吸力，因此无论各

工况下环隙外环均总体呈现逆时针流动趋势。

图 １０　三维基态流［８］

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｇｒｏｕｎｄｓｔａｔｅｆｌｏｗ［８］

５　雷诺应力分析

雷诺应力又称湍流应力，是流动中脉动动量

交换所引起的附加应力。可以通过雷诺应力数值

观察各向异性的湍流流场。本文中Ｕ′２表示雷诺
径向正应力，Ｖ′２表示雷诺轴向正应力，Ｕ′Ｖ′表示
雷诺切应力

［１５］
。

５．１　内筒转速的影响
图 １１以同轴旋转倒置圆台下环隙宽度为

１４ｍｍ，选取内筒转速１００、３００、５００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ为例，
研究其环隙子午面上雷诺应力的分布情况。

由于同轴旋转倒置圆台为半径上大下小，其

环隙上方的旋转角速度更大，所以雷诺应力随着

高度的降低逐渐减小，同轴旋转倒置圆台的雷诺

应力主要集中在环隙上半部分，即高度大致在

－１ｄ～－７ｄ的范围内。内筒转速为 １００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ
时，雷诺径向正应力主要集中在高度 －１ｄ～
－２．５ｄ之间；随着内筒转速增大，雷诺径向正应力
的集中区域会扩大到高度 －１ｄ～－６ｄ之间。雷
诺径向正应力主要分布在环隙中央区域，雷诺轴

图 １１　ｄ＝１４ｍｍ，不同内筒转速时的雷诺应力分布

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｙｎｏｌｄｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒｓｐｅｅｄｓ（ｄ＝１４ｍｍ）

向正应力则是主要分布于环隙中部靠近两边壁面

位置。随着内筒转速的增大，３种雷诺应力也随
着增大；同时可以发现在同一条件下，３种雷诺应
力中雷诺径向正应力最大。

５．２　环隙宽度的影响
图 １２以同轴旋转倒置圆台下内筒转速

３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ，研究５种不同环隙宽度下环隙子午
面上雷诺应力的分布情况。

随着环隙宽度增大，环隙间雷诺径向正应力

分布差异较大，数值总体上先增后减；在环隙宽度

为１１．５ｍｍ时，雷诺径向正应力以螺旋涡形态分
布；环隙宽度为１４和 １６．５ｍｍ时，雷诺径向正应
力以细长条形态分布；环隙宽度为 １９和 ２１．５ｍｍ
时，环隙过宽导致环隙间为湍流涡状态，雷诺径向

８
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图 １２　ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ，不同环隙宽度时的雷诺应力分布

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｙｎｏｌｄｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｎｕｌａｒｗｉｄｔｈ（ｎ＝３００ｐｕｌｓｅｓ／ｓ）

正应力会突然减小，只集中在高度０ｄ～－１ｄ的范
围内；随着环隙宽度增大，环隙间雷诺轴向正应力

分布大致相同，均主要分布于环隙两侧靠近壁面

区域；而雷诺切应力分布随着环隙宽度增大并无

明显规律。

同一内筒转速下，雷诺切应力始终最小，且其

数值量级远小于雷诺径向正应力和雷诺轴向正应

力；环隙宽度为 １１．５、１４．０、１６．５ｍｍ时，雷诺径向
正应力大于雷诺轴向正应力；环隙宽度为 １９．０和
２１．５ｍｍ时，雷诺轴向正应力大于雷诺径向正应力。
５．３　雷诺应力的分布

以环隙宽度１４．０ｍｍ为例，定量对比不同内

筒转速下环隙间中轴线上的雷诺应力分布。从

图１３中可以看出，雷诺径向正应力相比雷诺轴向
正应力折线起伏较小，并且在相同内筒转速下，雷

诺径向正应力在数值上大于雷诺轴向正应力。雷

诺径向正应力和雷诺轴向正应力主要集中在环隙

中部区域，即高度在 －１ｄ～－７ｄ之间。雷诺径向
正应力与内筒转速存在正相关关系，随着内筒转

速增大，雷诺径向正应力也随之增大。不同内筒

转速下，雷诺轴向正应力虽相差较小，但随着内筒

转速增大，雷诺轴向正应力总体趋势上也相应增

大。雷诺切应力以正值为主，随着高度变化，折线

起伏较大；与内筒转速无明显关系。

９
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图 １３　ｄ＝１４ｍｍ，内筒转速不同时中轴线上雷诺应力分布

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｙｎｏｌｄｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｍｉｄｌｉｎｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒｓｐｅｅｄｓ（ｄ＝１４ｍｍ）

６　结　论

本文通过染色液流动显示实验和 ＰＩＶ流场测
速实验对同轴旋转倒置圆台环隙间流体流动特性

进行探究，对实验结果进行定性及定量分析，探讨

内筒转速和环隙宽度对同轴旋转倒置圆台环隙间

流体流动特性的影响，得出以下结论：

１）染色液流动显示实验和 ＰＩＶ流场测速实
验结果分别定性和定量得出同轴旋转倒置圆台环

隙间流体螺旋涡的产生及发展过程：正涡占主导

作用，所有涡对运动呈周期性变化。

２）螺旋涡涡心运动周期与内筒转速、环隙宽
度的关系：内筒转速和总周期时间存在关联，随着

内筒转速的提高，总周期时间逐渐减小；随着环隙

宽度增大，总周期时间逐渐增大。

３）通过时均流场的分析，发现改变内筒转速
和环隙宽度后，同轴旋转倒置圆台中的流态，在向

内向上的静压差吸力和离心力的作用下，总趋势

均为由外向内的逆时针流动。

４）雷诺径向正应力主要分布在环隙中央区
域，雷诺轴向正应力则主要分布于环隙中部靠近

两边壁面位置。内筒转速和环隙宽度与３种雷诺
应力大小的关系：内筒转速变化，雷诺径向正应力

始终最大；环隙宽度变化，雷诺切应力始终最小。
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ＲｏｙａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆＬｏｎｄｏｎ，１９２３，２２３（７１８）：２８９３４３．

［２］ＤＡＮＩＥＬＣ，ＫＵＮＩＨＩＫＯＴ．Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅｖｉｓ

ｃｏｕｓｆｌｏｗａｒｏｕｎｄａｃｉｒｃｕｌａｒｃｙｌｉｎｄｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓ，２０１５，７８５：３４９３７１．

［３］韩晓婷，常青，毛玉红，等．ＴａｙｌｏｒＣｏｕｅｔｔｅ流场数值模拟及絮

凝效果研究［Ｊ］．环境科学学报，２０１３，３３（６）：１６３７１６４１．

ＨＡＮＸＴ，ＣＨＡＮＧＱ，ＭＡＯＹＨ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ａｎｄｆｌｏｃｃｕｌａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｉｅｓｏｆＴａｙｌｏｒＣｏｕｅｔｔｅｆｌｏｗ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＳｃｉｅｎｔｉａｅＣｉｒｃｕｍｓｔａｎｔｉａｅ，２０１３，３３（６）：１６３７１６４１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［４］毛玉红．流场涡形态对混凝效果的影响研究［Ｄ］．兰州：兰

州交通大学，２０１７．

ＭＡＯＹＨ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｖｏｒｔｉｃｅｓｒｅｇｉｍｅｏｎ
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　第 １期 鲍锋，等：同轴旋转倒置圆台环隙间流动特性分析

ｔｈｅｃｏａｇｕｌａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓ［Ｄ］．Ｌａｎｚｈｏｕ：ＬａｎｚｈｏｕＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙ，２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］朱鹣，刘栋，汤承，等．沟槽深宽比对泰勒涡流影响的研究

［Ｊ］．工程热物理学报，２０１６，３７（６）：１２０８１２１１．

ＺＨＵＪ，ＬＩＵＤ，ＴＡＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｆｓｌｉｔｗａｌｌａｓｐｅｃｔｒａｔｉｏ

ｅｆｆｅｃｔｏｎｔｈｅＴａｙｌｏｒｖｏｒｔｅｘｆｌｏｗ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ｔｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１６，３７（６）：１２０８１２１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］李华鹏．非平行间隙同轴旋转圆台间流体流动的数值模拟

和理论分析［Ｄ］．北京：北京化工大学，２０１４．

ＬＩＨＰ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｆｌｏｗｂｅ

ｔｗｅｅｎｔｗｏｒｏｔａｔｉｎｇｃｏｎｉｃａｌｃｙｌｉｎｄｅｒｓｗｉｔｈｎｏｎｐａｒａｌｌｅｌｇａｐ［Ｄ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＪＩＲＫＯＶＳＫＹＬ，ＢＯＯＴＬＭ．ＴａｙｌｏｒＣｏｕｅｔｔｅｆｌｏｗａｎｄａｍｏｌｅ

ｃｕｌｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｔｒａｎｓｐｏｒｔｅｑｕａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａＡＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌ

ＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＩｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１４，４１５：２０５２０９．

［８］ＷＩＭＭＥＲＭ．Ｔａｙｌｏｒｖｏｒｔｉｃｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ［Ｍ］∥ＥＧ

ＢＥＲＳＣ，ＰＦＩＳＴＥＲＧ．Ｐｈｙｓｉｃｓｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｆｌｕｉｄｓ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇ

ｅｒ，１９９９：１９４２１２．

［９］ＷＩＭＭＥＲＭ．ＡｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆＴａｙｌｏｒｖｏｒｔｅｘ

ｆｌｏｗｂｅｔｗｅｅｎｃｏｎｉｃａｌｃｙｌｉｎｄｅｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

２００６，２９２（１）：２０５２２７．

［１０］文普．同轴旋转圆台间流体流动的理论研究和数值模拟

［Ｄ］．北京：北京化工大学，２０１０．

ＷＥＮＰ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｆｌｏｗｂｅｔｗｅｅｎｒｏ

ｔａｔｉｎｇｃｏｎｉｃａｌｃｙｌｉｎｄｅｒｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］张晶晶．旋转液膜反应器内流体流动的动力学研究［Ｄ］．北

京：北京化工大学，２０１３．

ＺＨＡＮＧＪＪ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｆｌｏｗｉｎｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇｌｉｑｕｉｄ

ｆｉｌｍｒｒａｃｔｏｒ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张晶晶，张艺晓，许兰喜．旋转液膜反应器内流动机理研究

［Ｊ］．北京化工大学学报（自然科学版），２０１３，４０（２）：

１１７１２０．

ＺＨＡＮＧＪＪ，ＺＨＡＮＧＹＸ，ＸＵＬＸ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｆｌｏｗｍｅｃｈａ

ｎｉｓｍｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｌｉｑｕｉｄｆｉｌｍｒｅａｃｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），

２０１３，４０（２）：１１７１２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］鲍锋，曾华轮，邹赫，等．同轴旋转圆台环隙流动机制及实验

研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（８）：１２２１．

ＢＡＯＦ，ＺＥＮＧＨＬ，ＺＯＵＨ，ｅｔａｌ．Ｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｆｌｕｉｄｆｌｏｗｉｎａｎｎｕｌｕｓｏｆｃｏａｘｉａｌｒｏｔａｔｉｎｇｃｏｎｉｃａｌｃｙｌ

ｉｎｄｅｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（８）：１２２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］王强．流动显示技术综述［Ｊ］．电力环境保护，１９９２，８（４）：

３２３５．

ＷＡＮＧＱ．Ｓｕｍｍａｒｉｚｅｏｆｆｌｏｗｄｉｓｐｌａｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ｅｎｖｉｒｏｎ

ｍｅｎｔａｌＰｒｏｔｅｃｔｉｏｎｏｆＥｌｅｃｔｒｉｃＰｏｗｅｒ，１９９２，８（４）：３２３５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］李聪洲，张新曙，胡晓峰，等．高雷诺数下多柱绕流特性研究

［Ｊ］．力学学报，２０１８，５０（２）：２３３２４３．

ＬＩＣＺ，ＺＨＡＮＧＸＳ，ＨＵＸＦ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆｆｌｏｗｐａｓｔｍｕｌ

ｔｉｐｌｅｃｙｌｉｎｄｅｒｓａｔｈｉｇｈＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌ

ｏｆＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１８，５０（２）：２３３２４３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　鲍锋　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：流体力学。

卢愿　女，硕士研究生。主要研究方向：流体力学。

曾华轮　男，硕士研究生。主要研究方向：流体力学。

涂立　男，硕士研究生。主要研究方向：流体力学。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

Ｉｎｔｅｒａｎｎｕｌａｒｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｏａｘｉａｌｒｏｔａｔｉｏｎａｌｃｏｎｉｃａｌｃｙｌｉｎｄｅｒ
ＢＡＯＦｅｎｇ，ＬＵＹｕａｎ，ＺＥＮＧＨｕａｌｕｎ，ＴＵＬｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＸｉａｍｅｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉａｍｅｎ３６１１０２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｃｏｍｐｌｅｘｆｌｏｗｂｅｔｗｅｅｎａｎｎｕｌｕｓｏｆｃｏａｘｉａｌｒｏｔａｔｉｎｇｃｏｎｉｃａｌｃｙｌｉｎ
ｄｅｒｓ，ｔｈｅｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆｌｕｉｄｂｅｔｗｅｅｎａｎｎｕｌａｒｓｐａｃｅｓｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｌｙ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄ
ｉｅｓｗｅｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｆｏｒｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆｌｕｉｄｂｅｔｗｅｅｎａｎｎｕｌｕｓｏｆｃｏａｘｉａｌｒｏｔａｔｉｎｇｃｏｎｉｃａｌｃｙｌ
ｉｎｄｅｒｓ．ＥｍｐｈａｓｉｓｗａｓｐｌａｃｅｄｏｎｓｔａｉｎｉｎｇｆｌｕｉｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄＰＩＶｆｌｏｗｆｉｅｌｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄｑｕａｌｉｔａｔｉｖｅｌｙａｎｄｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙｃｏｎｃｅｒｎｉｎｇｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｓｐｅｅｄａｎｄ
ａｎｎｕｌａｒｗｉｄｔｈｏｎｉｎｔｅｒａｎｎｕｌａｒｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ．ＳｔａｉｎｉｎｇｆｌｕｉｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄＰＩＶｆｌｏｗｆｉｅｌｄ
ｓｐｅｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｄｉｓｐｌａｙｅｄｔｈｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｎｄｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒａｎｎｕｌａｒｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｉｃｅｓｑｕａｌｉｔａｔｉｖｅ
ｌｙａｎｄｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｔｈｅｐｅｒｉｏｄｏｆｍｏｔｉｏｎｏｆｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒ
ｓｐｅｅｄａｎｄａｎｎｕｌｕｓｗｉｄｔｈｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｒｅｖｅａｌｔｈａｔｔｈｅｐｅｒｉｏｄｏｆｍｏｔｉｏｎｄｅｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅ
ｏｆｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒｓｐｅｅｄ，ａｎｄｔｈｅｐｅｒｉｏｄｏｆｍｏｔｉｏｎｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆａｎｎｕｌｕｓｗｉｄｔｈ．Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓ
ａｎｄｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄｗｅｒｅｃｈｅｃｋｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｉｎｔｅｒａｎｎｕｌａｒｓｐｉｒａｌｖｏｒｔｅｘｍｏｔｉｏｎａｎｄ
ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ．ＴｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒｓｐｅｅｄａｎｄａｎｎｕｌｕｓｗｉｄｔｈｏｎｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆＲｅｙｎｏｌｄｓｓｔｒｅｓｓａｎｄ
ｔｈｅｉｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄ．ＴｈｅｒａｄｉａｌｎｏｒｍａｌＲｅｙｎｏｌｄｓｓｔｒｅｓｓｉｓａｌｗａｙｓｔｈｅｌａｒｇｅｓｔｗｈｅｎｔｈｅｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒ
ｓｐｅｅｄｉｓｖａｒｉａｂｌｅ，ａｎｄｔｈｅＲｅｙｎｏｌｄｓｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｓｔａｙｓｍｉｎｉｍｕｍｗｈｅｎｔｈｅａｎｎｕｌａｒｗｉｄｔｈｃｈａｎｇｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｎｔｅｒａｎｎｕｌａｒｆｌｏｗ；ｐｅｒｉｏｄｉｃｍｏｔｉｏｎｏｆｖｏｒｔｅｘｃｅｎｔｅｒ；ｓｔａｉｎｉｎｇｆｌｕｉｄ；ＰＩＶ；ｉｎｎｅｒｃｙｌｉｎｄｅｒｓｐｅｅｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７３１１３：５１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７３１．１０２９．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１０７２２０６）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＦｕｊｉａｎＰｒｏｖｉｎｃｅｏｆＣｈｉｎａ

（２０１２Ｊ０１０２３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｂａｏ＠ｘｍｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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环月降轨实现月面着陆的控制策略

李革非１，２，，刘勇１，２，马传令２，郝大功２

（１．航天飞行动力学技术重点实验室，北京 １０００９４；　２．北京航天飞行控制中心，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：针对探测器实现月面着陆的问题，对环月降轨轨道控制策略进行了研究。
根据环月降轨的控制方程，将环月降轨单脉冲控制变量的不同组合与月面着陆目标参数建立

了３种关系；建立了定时定点月面着陆、定点月面着陆和目标纬度区域月面着陆３种环月降轨
控制策略，并给出了控制策略求解算法和步骤。针对定点月面着陆，单脉冲对半长轴和近月点

高度进行组合控制，分析了环月降轨控制解空间。针对标称环月轨道／－偏差环月轨道／＋偏
差环月轨道，分别进行了定时定点／定点／目标纬度区域３种月面着陆的控制计算，验证了环月
降轨控制策略。可应用于月球着陆、月球采样返回及载人登月等实施月面定时定点着陆任务

的轨道控制。

关　键　词：月面着陆；环月降轨；动力下降；轨道控制策略；定时定点着陆
中图分类号：Ｖ５２５；Ｖ５２９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００１３０７

　　“嫦娥四号”任务的圆满成功，实现了中国探
月工程的“五战五捷”。纵观“嫦娥一号”“嫦娥二

号”“嫦娥三号”“嫦娥四号”及“嫦娥五号”再入

返回飞行试验器的 ５次飞行任务，有 ３次任务与
月球落月和月面着陆相关。“嫦娥一号”探测器

从１００ｋｍ环月圆轨道进行降轨控制，受控落月于
坐标为５２．２７°Ｅ１．６４°Ｎ的丰富海中心［１］

。“嫦娥

三号”探测器在环月 １００ｋｍ圆轨道运行期间，实
施轨道机动，进入１００ｋｍ×１５ｋｍ椭圆轨道，经过
动力下降，以软着陆的方式降落在月球虹湾地

区
［２］
。“嫦娥四号”探测器在地月转移、近月制

动、环月飞行后，进入 １００ｋｍ×１５ｋｍ椭圆轨道，
择机动力下降，在月球背面冯·卡门撞击坑实现

人类首次月球背面软着陆
［３］
。

相对于月球正面大面积平坦的月海区域，月

球背面地形整体崎岖复杂，地形地貌的变化会对

探测器的软着陆探测产生一定的影响。对照“嫦

娥三号”和“嫦娥四号”的月面着陆区域，“嫦娥三

号”着陆区经度范围约 １６．４°，纬度范围约 ３°，而
“嫦娥四号”着陆区为南极艾特肯盆地（Ｓｏｕｔｈ
ＰｏｌｅＡｉｔｋｅｎＢａｓｉｎ，ＳＰＡ），着陆区范围减小到经度
范围约 ４°，纬度范围约 ２°［４］。由于“嫦娥四号”
相比“嫦娥三号”的着陆区范围大幅减小，根据

“嫦娥三号”实现月面软着陆的要求，“嫦娥四号”

提出了定点着陆的要求，同时为保证地面测控条

件和月面工作光照条件，对着陆时间也提出了约

束，即实现定时定点月面软着陆的严格要求。

月面定点软着陆对进行月面勘测或载人登月

都有着重要的意义
［２］
。“阿波罗”工程后期的飞

行实践表明，探测器完全可以在月球表面预定位

置准确降落，实现定点着陆
［５］
。众多文献对在地

外天体探测中实现定点着陆的轨道设计问题进行

了研究
［６１１］
。文献［５６］考虑了调整地月转移时

间、环月轨道倾角、月面下降圈次和调相轨道等月

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001002&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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面定点着陆方案。文献［７８］的研究表明，除了变
轨策略设计，动力下降过程中制导、导航与控制系

统（ＧＮＣ）精确调整纵向和横向航程的能力，也是
成功实现地外天体定点着陆的关键因素。文

献［９１０］重点对采用调相轨道和轨道面调整的定
点着陆策略进行了初步比较分析。文献［１１］提
出了在近月制动期间通过轨道面修正调整着月点

经度。文献［１２］对月面定点着陆变轨策略进行
了研究，推荐月面定点着陆可采用的变轨策略为

包括降轨变轨策略和轨道平面调整策略。文

献［１３］设 计 了 环 月 非 对 称 降 轨 控 制 策 略。
文献［１４］根据成像的约束条件和测定轨要求，给
出了降轨轨道控制的计算方案。文献［１５］介绍
了试验器拓展试验中环月降轨至虚拟月面起飞入

轨点椭圆轨道的控制策略。众多文献对月面定点

着陆研究较多，但对含有定时约束的月面定点着

陆关注较少。

根据月球着陆探测器飞行轨道，月面着陆前

的环月降轨控制是实施探测器动力下降前的关

键，保证动力下降开始点满足位置、速度等要求。

当探测器实施环月降轨控制时，面临着通过一次

轨道机动消除之前轨道控制的偏差，以尽量满足

动力下降和月面着陆的要求，因此，环月降轨控制

策略十分重要。本文基于环月降轨的轨道控制目

标，建立了环月降轨控制方程，将环月降轨单脉冲

控制变量的不同组合与月面着陆目标参数建立了

３种关系，设计了定时定点月面着陆、定点月面着
陆和目标纬度区域月面着陆 ３种环月降轨控制
策略。

１　月面着陆飞行过程
中国月面软着陆探测器飞行过程分为发射

段、地月转移段、环月段、动力下降段和月面工作

段
［２］
，如图１所示。
１）发射段。探测器由运载火箭提供进入地

月转移轨道的速度，探测器直接进入倾角 ２８．５°、
近地点约２００ｋｍ、远地点约 ３８００００ｋｍ的大椭圆
地月转移轨道。

２）地月转移段。地月转移时间约 ４～５ｄ，期
间进行２～３次中途修正，最终到达高度约１００ｋｍ
的近月点。

３）环月段。近月制动后，探测器首先进入约
１００ｋｍ高的环月近极轨圆轨道；根据实际轨道与
目标着陆区的匹配性，择机进行环月轨道修正，微

调轨道周期和轨道倾角，以实现着陆于目标着陆

区 内；变轨进入１００ｋｍ×１５ｋｍ环月椭圆轨道，

图 １　探测器月面软着陆飞行过程示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｕｎａｒｐｒｏｂｅ’ｓ

ｓｏｆｔｌａｎｄｉｎｇｆｌｉｇｈｔｐｒｏｃｅｓｓ

以满足精确测定轨和探测器下降着陆前的要求；

随后从高度约１５ｋｍ的近月点开始动力下降。
４）动力下降段。探测器动力下降过程经过

着陆准备段、主减速段、快速调整段、接近段、悬停

段、避障段、缓速下降段，最后软着陆于目标着

陆区。

月球探测器定时定点着陆月面的飞行轨道控

制要求为：对应确定的发射入轨时刻，探测器在预

定的着陆时刻着陆于预定的月面着陆点。按照探

测器着陆月面的飞行过程，通过中途修正、近月制

动、环月修正、环月降轨和动力下降的五段轨道控

制实现探测器在月面定时定点着陆。其中，中途

修正、近月制动、环月修正、环月降轨均由地面飞

行控制中心根据探测器实测轨道离线规划控制，

动力下降是由探测器自主在线规划控制。

２　月面着陆的环月降轨控制

２．１　环月降轨控制目标
探测器定时定点到达标称动力下降点是保证

定时在预定着陆点实现月面着陆的前提。

设探测器动力下降点标称时间为 ＴｔａｒＰＤ，动力

下降点标称月面经度、纬度分别为 λｔａｒＰＤ、φ
ｔａｒ
ＰＤ，动力

下降点位于环月轨道的近月点 ｆｔａｒＰＤ ＝０°，高度为

ｈｔａｒＰＤ。轨道近月点可表示为真近点角 ｆ
ｔａｒ
ＰＤ ＝０°或近

月点幅角与纬度幅角相等 ωｔａｒＰＤ ＝ｕ
ｔａｒ
ＰＤ。因此，探测

器定时定点到达动力下降点的目标参数可表示

为：Ｙ＝［ＴｔａｒＰＤ，λ
ｔａｒ
ＰＤ，φ

ｔａｒ
ＰＤ，ｈ

ｔａｒ
ＰＤ，ω

ｔａｒ
ＰＤ］。

２．２　环月降轨控制方程
根据高斯摄动方程，径向脉冲 Δｖｒ、横向脉冲

Δｖｕ、法向脉冲 Δｖｎ产生的轨道要素变化如下：

Δａ＝２ａ
２

μ槡ｐ
［（ｅｓｉｎｆ）Δｖｒ＋（１＋ｅｃｏｓｆ）Δｖｕ］ （１）

４１
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Δｅ＝ ｐ
槡μ

Δｖｒｓｉｎｆ＋ １＋ｒ( )ｐ ｃｏｓｆ＋
ｅｒ[ ]ｐ Δｖ{ }ｕ

（２）

Δω＝ ｐ
槡 [μ －ｃｏｓｆ

ｅΔ
ｖｒ＋ １＋ｒ( )ｐ

ｓｉｎｆ
ｅΔ
ｖｕ－

　　 ｒ
ｐ
ｓｉｎ（ω＋ｆ） １

ｔａｎｉΔ
ｖ]ｎ （３）

Δｉ＝ １
μ槡ｐ
ｒｃｏｓ（ω＋ｆ）Δｖｎ （４）

ΔΩ＝ ｒ
μ槡ｐ
·
ｓｉｎ（ω＋ｆ）
ｓｉｎｉ Δｖｎ （５）

Δｒｐ ＝（１－ｅ）Δａ－ａΔｅ （６）
式中：μ为引力常数；轨道参数 ａ、ｅ、ｉ、Ω、ω、ｆ、ｒｐ分
别为轨道半长轴、偏心率、倾角、升交点赤经、近月

点幅角、真近点角、近月点月心距；ｒ＝ ｐ
１＋ｅｃｏｓｆ

，

ｐ＝ａ（１－ｅ２）。
轨道真近点角是飞行时间的函数，即

ｄｆ
ｄｔ
＝ μ
ｐ槡３（１＋ｅｃｏｓｆ）

２
（７）

从式（１）～式（６）可知：
１）控制变量为控制点时间和横向速度增量：

ｔ、Δｖｕ，可控目标参数为：ｒｐ、ω。
２）控制变量为控制点时间、径向速度增量和

横向速度增量：ｔ、Δｖｒ、Δｖｕ，可控目标参数为：ａ、ｅ、
ω或 ａ、ｒｐ、ω。

３）控制变量为控制点时间、径向速度增量、
横向速度增量和法向速度增量：ｔ、Δｖｒ、Δｖｕ、Δｖｎ，
可控目标参数为：ａ、ｅ、ω、ｉ、Ω或 ａ、ｒｐ、ω、ｉ、Ω。
２．３　环月降轨的３种控制策略

环月降轨控制变量不同组合的控制策略可对

动力下降点不同目标参数进行控制，实现不同方

式的月面着陆。下面按照控制变量由少到多的组

合顺序，依次阐述目标纬度区域月面着陆、定点月

面着陆和定时定点月面着陆的控制策略。

２．３．１控制策略１：目标纬度区域月面着陆
环月降轨控制变量为控制点时间和横向速度

增量：Ｘ＝［ｔ，Δｖｕ］，控制目标为动力下降点的月

面纬度、近月点高度和近月点幅角：Ｙ＝［φｔａｒＰＤ，ｈ
ｔａｒ
ＰＤ，

ωｔａｒＰＤ］，实现目标纬度区域月面着陆。
求解步骤如下：

步骤１　初始轨道外推至环月降轨控制圈，
初始控制点选择在动力下降点的轨道对称位置

点，设 ｕＣ为初始控制点纬度幅角，ｕＰＤ为动力下降
点纬度幅角，则有 ｕＣ ＝ｕＰＤ ＋π，得到控制点时间

初值 ｔ；控制目标初值为 ｈｐ＝ｈ
ｔａｒ
ＰＤ，得到控制变量初

值 Δｖｕ。

步骤２　控后轨道外推至动力下降圈，以 φｔａｒＰＤ
为基准，计算动力下降点参数 ｔＰＤ、ｈＰＤ、ωＰＤ、λＰＤ、
ａＰＤ、ｅＰＤ。

步骤３　采用牛顿迭代法，通过对控制变量
ｔ、Δｖｕ微分建立雅可比矩阵进行求解，迭代修正
直至 ｈＰＤ、ωＰＤ 达 到 目 标 参 数 收 敛 要 求，即

ｈＰＤ－ｈ
ｔａｒ
ＰＤ ≤εｈ，ωＰＤ－ω

ｔａｒ
ＰＤ ≤εω。

２．３．２　控制策略２：定点月面着陆
环月降轨控制变量为控制点时间、径向和横

向速度增量：Ｘ＝［ｔ，Δｖｒ，Δｖｕ］，控制目标为动力下
降点的月面经度、纬度、近月点高度和近月点幅

角：Ｙ＝［λｔａｒＰＤ，φ
ｔａｒ
ＰＤ，ｈ

ｔａｒ
ＰＤ，ω

ｔａｒ
ＰＤ］，实现定点月面着陆。

求解步骤如下：

步骤１～步骤２　同控制策略１。
步骤３　采用牛顿迭代法，通过对控制变量

ｔ、Δｖｒ、Δｖｕ微分建立雅可比矩阵进行求解，迭代修
正直至 ａＰＤ、ｈＰＤ、ωＰＤ达到目标参数收敛要求，即

ａＰＤ－ａ
ｔ
ＰＤ ≤εａ， ｈＰＤ－ｈ

ｔａｒ
ＰＤ ≤εｈ， ωＰＤ－ω

ｔａｒ
ＰＤ ≤

εω，其中，初始半长轴目标 ａ
ｔ
ＰＤ根据动力下降点近

月点高度设定，迭代计算根据步骤４进行修正。
步骤４　修正动力下降点经度偏差。将实际

动力下降点经度与标称动力下降点经度的偏差

ΔλＰＤ归算为从环月降轨到动力下降的轨道周
期差：

ΔＰ＝ΔλＰＤ／（ωｍＱＨＤ＿ＰＤ） （８）
式中：ωｍ为月球自转角速度；ＱＨＤ＿ＰＤ为环月降轨到
动力下降的轨道飞行圈数。

目标轨道周期修正为：Ｐｔ＝２π ａ３／μ槡 ｍ ＋ΔＰ，

目标轨道半长轴修正为：ａｔ＝［Ｐｔμ槡ｍ／（２π）］
２／３
，其中，

μｍ为月球引力常数。
返回步骤２，重新进行环月降轨控制计算，直

到 ΔＰ小于设定门限 εＰ，即 ΔＰ≤εＰ。
２．３．３　控制策略３：定时定点月面着陆

环月降轨控制变量为控制点时间、径向、横向

和法向速度增量：Ｘ＝［ｔ，Δｖｒ，Δｖｕ，Δｖｎ］，控制目标
为动力下降点的时刻、月面经度、纬度、近月点高

度、近月点幅角：Ｙ＝［ＴｔａｒＰＤ，λ
ｔａｒ
ＰＤ，φ

ｔａｒ
ＰＤ，ｈ

ｔａｒ
ＰＤ，ω

ｔａｒ
ＰＤ］，实

现定时定点月面着陆。

求解步骤如下：

步骤１～步骤４　同控制策略２。
步骤５　修正动力下降点时间偏差。环月降

轨后，实际轨道与标称轨道的轨道平面偏差将影

响探测器无法在标称动力下降点时刻到达标称动

力下降点。为实现定时定点月面着陆，必须对轨
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道平面偏差进行修正。

根据实际动力下降点相对标称动力下降点的

时刻和位置的偏差，确定实际轨道与标称轨道的

轨道平面偏差，如图２所示。

图 ２　动力下降点的轨道平面偏差

Ｆｉｇ．２　Ｏｒｂｉｔｐｌａｎｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｐｏｗｅｒｄｅｓｃｅｎｄｉｎｇｐｏｉｎｔ

以 φ＝φｔａｒＰＤ为基准，计算实际动力下降点 Ｂ的
经度、纬度 λＰＤ、φＰＤ，ＴＰＤ为实际动力下降点时刻。
设实际动力下降点 Ｂ的位置矢量为：ＲＢ ＝［ｘＢ，
ｙＢ，ｚＢ］，ｘＢ＝ｃｏｓφＰＤｃｏｓλＰＤ，ｙＢ＝ｃｏｓφＰＤｓｉｎλＰＤ，
ｚＢ＝ｓｉｎφＰＤ。

在实际动力下降点时刻 ＴＰＤ建立瞬时惯性坐
标系。标称动力下降点 Ａ的赤经可表示为
λＰＤＡ ＝λ

ｔａｒ
ＰＤ ＋（Ｔ

ｔａｒ
ＰＤ －ＴＰＤ）／ωｍ （９）

式中：标称动力下降点在标称动力下降点时刻的

赤经需考虑标称时刻与实际时刻的时间偏差

ΔＴＰＤ引起的动力下降点的经度变化。

标称动力下降点 Ａ的纬度为：φＰＤＡ＝φ
ｔａｒ
ＰＤ，标

称动力下降点 Ａ的位置矢量为：ＲＡ＝［ｘＡ，ｙＡ，ｚＡ］，
ｘＡ＝ｃｏｓφＰＤＡｃｏｓλＰＤＡ，ｙＡ＝ｃｏｓφＰＤＡｓｉｎλＰＤＡ，ｚＡ＝
ｓｉｎφＰＤＡ。

由于实际动力下降点与标称动力下降点不在

同一轨道面内，通过对轨道平面进行修正，可将实

际动力下降点修正到标称动力下降点。

分别计算标称动力下降点和实际动力下降点

的轨道平面法向矢量：ＮＡＣ＝ＲＡ×ＲＣ，ＮＢＣ＝ＲＢ×
ＲＣ。实际动力下降点与标称动力下降点之间的

平面夹角即为轨道平面偏差：α＝
ＮＡＣ·ＮＢＣ
ＮＡＣ · ＮＢＣ

。

在环月降轨控制中，引入法向脉冲消除轨道

平面偏差，如图３所示。
设探测器控前速度矢量为 ｖ，控后速度矢

量为ｖ′，控制脉冲矢量为 Δｖ，脉冲法向分量
为 Δｖｎ，则有： ｖｓｉｎα＝ Δｖｓｉｎβ，其中，β＝

ａｒｃｓｉｎ ｖｓｉｎα
Δ( )ｖ 。已知 ｓｉｎψ＝

Δｖｎ
Δｖ
，则 Δｖｎ＝

图 ３　法向脉冲修正轨道平面偏差

Ｆｉｇ．３　Ｎｏｒｍａｌｉｍｐｕｌｓｅｔｏｃｏｒｒｅｃｔｏｒｂｉｔｐｌａｎｅｄｅｖｉａｔｉｏｎ

Δｖｓｉｎψ。当Δｖ为加速时，ψ＝β＋α；Δｖ为减速
时，ψ＝β－α。

返回步骤２，重新进行环月降轨控制计算，直
到动力下降点时间偏差 ΔＴＰＤ小于设定门限 εＴ，即
ΔＴＰＤ ≤εＴ。
２．４　环月降轨控制解分析

根据控制策略２和控制策略３实现定点月面
着陆时，环月降轨必须对半长轴和近月点高度进

行组合控制。由于环月降轨为单脉冲控制，半长

轴和近月点高度具有耦合关系，因此半长轴和近

月点高度组合控制存在有解和无解的情况。

以初始轨道是环月圆轨道为例说明。已知轨

道极坐标方程为：ｒ＝ ｐ
１＋ｅｃｏｓｆ

。从圆轨道 ａ０变

为 ｒｐ／ｒａ 椭圆轨道，控制点需满足：ｒ０ ＝ｒ，即
ｐ０

１＋ｅ０ｃｏｓｆ０
＝ ｐ
１＋ｅｃｏｓｆ

。因为 ｅ０＝０，ｒ０＝ａ０，则有

ｃｏｓｆ＝１
ｅ
ｐ
ａ０( )－１，ｆ＝±ａｒｃｃｏｓ １ｅ

ｐ
ａ０( )( )－１ 。控

制点分为 ２个解／１个解／无解 ３种情况：①当
ａ（１＋ｅ）＞ａ０并且 ａ（１－ｅ）＜ａ０，有 ２个解；②当
ａ（１＋ｅ）＝ａ０，有１个解，ｆ＝π；③当 ａ（１＋ｅ）＜ａ０
或者 ａ（１－ｅ）＞ａ０，无解。

如图４所示，当控前轨道与控后轨道相交时，
存在２个控制点，可控制半长轴和近月点高度满
足要求；当控前轨道与控后轨道相切时，存在１个
控制点，可控制半长轴和近月点高度满足要求；当

控前轨道与控后轨道不相交时，单脉冲无法同时

控制半长轴和近月点高度满足要求；只能优先满

足近月点高度要求，部分消除半长轴偏差。

因此，控制策略 ２和控制策略 ３适用于轨道
相交和相切的情况；控制策略 １适用于轨道不相
交的情况。另外，当轨道不相交时，控制策略２和
控制策略 ３可以通过部分消除半长轴偏差的影
响，而减小着陆经度偏差，但无法实现定点着陆。
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　第 １期 李革非，等：环月降轨实现月面着陆的控制策略

图 ４　环月降轨控制解示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｕｎａｒｏｒｂｉｔ

ｄｅｓｃｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｓｏｌｕｔｉｏｎ

３　仿真算例

以“嫦娥四号”月球探测器仿真数据为例。

探测器着陆月面的任务要求为：环月降轨控制在

２０１８１２３０实施，标称动力下降点时间为 ２０１９
０１０３Ｔ１０：１５：００，高度为 １５ｋｍ，月面经度为
１７５．９７°，月面纬度为 －３０．６７°。

针对标称环月轨道和 ＋、－偏差环月轨道，分
别进行定时定点月面着陆、定点月面着陆和目标

纬度区域月面着陆３种控制策略的计算分析。
１）标称环月轨道
探测器标称环月轨道为（月心 Ｊ２０００惯性系）：

第１９１圈，２０１８１２２９Ｔ０７：００：００，ａ＝１８４０．０６８ｋｍ，
ｅ＝０．０１０，ｉ＝９７．４５３°，Ω＝５７．６０３°，ω＝３．２１４°，
ｆ＝３３９．７８３°。

探测器轨道摄动考虑地球引力场 ＪＧＭ３模
型３２×３２阶次、月球引力场 ＧＬ０４２０Ａ模型１００×
１００阶次、太阳质点引力和光压摄动。环月降轨
控制为第２０５圈，动力下降控制为第２５６圈。

计算收敛门限为：动力学下降点时间偏差小

于０．１ｓ，月面经度偏差小于０．０１°。
表１给出了标称环月轨道条件下环月降轨控

制实现月面着陆的状态参数和控制参数。表中：

ＴＰ１表示定时定点月面着陆的第１组解，ＴＰ２表

示定时定点月面着陆的第 ２组解，Ｐ表示定点月
面着陆，ＬＡＴ表示目标纬度区域月面着陆。每一
组着陆方式给出了初值计算和精确迭代２组状态
用于比较。ψ表示控制脉冲的偏航角，θ表示控
制脉冲的俯仰角，Ａ表示修正的目标半长轴，ΔＴ
表示动力下降点时间差，λ表示动力下降点实际
经度，Ｔ表示轨道控制时刻，Δｖ表示速度脉冲
大小。

表１表明：①标称环月轨道条件下，初始轨道
与目标轨道存在交点，环月降轨控制可实现定时

定点月面着陆。具有 ２组控制点，位于轨道拱点
的两边；２组控制点俯仰角绝对值约为 １６３°，正负
号相反，２组控制点偏航角基本一致，第 １组略
小；２组控制点相距较近，时间相差约 ４．５ｍｉｎ；
第１组控制量略小于第 ２组。动力下降点时间偏
差小于０．１ｓ，月面经度满足要求。②按照定点着
陆方式控制时，取第 １组控制点。俯仰角为
１６３．５２°，偏航角为０°，控制量为２３．１８７ｍ／ｓ，略小
于定时定点着陆的控制量。动力下降点时间偏差

约０．１５ｓ，月面经度满足要求。③按照目标纬度
区域着陆方式控制时，取第 １组控制点。俯仰角
为１８０°，偏航角为 ０°，控制量为 ２２．５３５ｍ／ｓ，为着
陆方式中的最小控制量。动力下降点时间偏差约

０．２７ｓ，月面经度满足要求。该方式的控制计算
结果为定时定点月面着陆或定点月面着陆的初值

计算结果。

２）－偏差环月轨道
给标称环月轨道根数要素 ａ、ｉ、Ω、ω施加偏

差。－偏差环月轨道的偏差设置为：Ｄａ＝－２０００ｍ，
Ｄｉ＝－０．０２°，ＤΩ＝＋０．０２°，Ｄω＝－０．０２°。

表２给出了 －偏差环月轨道条件下环月降轨
控制实现月面着陆的状态参数和控制参数。

表２表明：① －偏差环月轨道条件下，初始轨
道与目标轨道存在交点，环月降轨控制仍可实现

定时定点月面着陆。相比标称环月轨道，２组控
制点距离轨道拱点略远，时间相差约１３．５ｍｉｎ，俯

表 １　标称环月轨道的环月降轨控制参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｏｍｉｎａｌｏｒｂｉｔ

着陆方式 ψ／（°） θ／（°） Ａ／ｋｍ ΔＴ／ｓ λ／（°） Ｔ Δｖ（ｍ·ｓ－１）

ＴＰ１
０ １８０ １７９１．０００ ０．２７ １７５．９７
－１．００ １６２．９８ １７９０．９８４ ０．０８ １７５．９７

２０１８１２３０Ｔ０８：５４：００ ２３．２５０

ＴＰ２
０ １８０ １７９１．０００ －４２．１６　　 １７５．９６
－２．１２ －１６３．８５ １７９０．８３８ －０．０６ １７５．９７

２０１８１２３０Ｔ０８：５９：２７ ２３．５９０

Ｐ
０ １８０ １７９１．０００ ０．２７ １７５．９７
０ １６３．５２ １７９０．９８２ ０．１５ １７５．９７

２０１８１２３０Ｔ０８：５４：０６ ２３．１８７

ＬＡＴ ０ １８０ １７９１．０００ ０．２７ １７５．９７ ２０１８１２３０Ｔ０８：５６：３５ ２２．５３５
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仰角绝对值变小，约 １４０°～１４５°；偏航角变大，分
别为 －３．１９°和１４．５７°。 －偏差环月轨道定时定
点月面着陆的控制量大于标称环月轨道的控制

量。②按照定点月面着陆方式控制，取第 ２组控
制点。俯仰角为１３６．１７°，偏航角为 ０°，控制量为
２６．６９９ｍ／ｓ，略小于定时定点月面着陆的控制量。
动力下降点时间偏差约 －２７７．７４ｓ，月面经度满足
要求。③按照目标纬度区域着陆方式控制，取第１
组控制点。俯仰角为１８０°，偏航角为０°，控制量为
２２．１０１ｍ／ｓ，为着陆方式中的最小控制量。动力下
降点时间偏差约５３５．６１ｓ，月面经度偏差约０．１２°。

３）＋偏差环月轨道
＋偏差环月轨道的偏差设置为：Ｄａ＝＋２０００ｍ，

Ｄｉ＝＋０．０２°，ＤΩ＝－０．０２°，Ｄω＝＋０．０２°。
表３给出了 ＋偏差环月轨道条件下环月降轨

控制实现月面着陆的状态参数和控制参数。

表３表明：① ＋偏差环月轨道条件下，初始轨
道与目标轨道无交点，因此，环月降轨控制无法实

现定时定点月面着陆和定点月面着陆。②按照目
标纬度区域月面着陆方式控制时。俯仰角为

１８０°，偏航角为 ０°，控制量为２２．９７０ｍ／ｓ。动力下
降点时间偏差约３５５．３０ｓ，月面经度偏差约０．０８°。

表 ２　 －偏差环月轨道的环月降轨控制参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｅｇａｔｉｖｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｒｂｉｔ

着陆方式 ψ／（°） θ／（°） Ａ／ｋｍ ΔＴ／ｓ λ／（°） Ｔ Δｖ／（ｍ·ｓ－１）

ＴＰ１
０ １８０ １７９１．０００ １４９．１７ １７６．０３
－３．１９ １４０．０６ １７９１．４７２ －０．０１ １７５．９７

２０１８１２３０Ｔ０８：４７：００ ２７．１８９

ＴＰ２
０ １８０ １７９１．０００ ６７．６６ １７６．０２
１４．５７ －１４５．７２ １７９１．１７３ ０．１７ １７５．９７

２０１８１２３０Ｔ０９：００：３０ ２７．５８４

Ｐ
０ １８０ １７９１．０００ ５３５．６１ １７６．０９
０ １３６．１７ １７９２．０２７ －２７７．７４ １７５．９７

２０１８１２３０Ｔ０９：０２：３４ ２６．６９９

ＬＡＴ ０ １８０ １７９１．０００ ５３５．６１ １７６．０９ ２０１８１２３０Ｔ０８：５４：０１ ２２．１０１

表 ３　 ＋偏差环月轨道的环月降轨控制参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｐｏｓｉｔｉｖｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｒｂｉｔ

着陆方式 ψ／（°） θ／（°） Ａ／ｋｍ ΔＴ／ｓ λ／（°） Ｔ Δｖ／（ｍ·ｓ－１）

ＬＡＴ ０ １８０ １７９１．０００ －３５５．３０ １７５．８９ ２０１８１２３０Ｔ０８：５９：０７ ２２．９７０

４　结　论

本文针对环月降轨实现月面着陆的控制策略

进行了研究。根据环月降轨单脉冲控制变量的

３种组合，建立了环月降轨 ３种轨道控制策略，实
现了定时定点／定点／目标纬度区域的３种月面着
陆方式。通过标称环月轨道／－偏差环月轨道／
＋偏差环月轨道的计算分析，可得如下结论：
１）环月轨道与动力下降轨道具有交点时，在

一定的轨道偏差范围内，通过环月降轨轨道控制，

能够定时定点到达动力下降点，实现定时定点月

面着陆，或者定点到达动力下降点，实现定点月面

着陆。

２）环月轨道与动力下降轨道具有交点时，控
制点具有双解，在不同轨道位置的法向脉冲修正

轨道平面偏差的控制量不同，可根据控制量优化

选择控制点。

３）环月轨道与动力下降轨道没有交点时，环
月降轨控制只能实现目标纬度区域的月面着陆。

４）通常情况下，定时定点着陆、定点着陆、目
标区域着陆的３种着陆方式，环月降轨的控制量

依次减少。

５）若保证实现定时定点月面着陆，可考虑通
过环月轨道修正进行偏置，使得环月轨道高度低

于环月降轨控制点高度，保证环月轨道与动力下

降轨道具有交点。

本文的环月降轨轨道控制策略可应用于月球

着陆、月球采样返回及载人登月等实施月面着陆

任务的轨道控制。
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（１．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＢｅｉｊｉｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌＣｅｎｔｅｒ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｉｎｇａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅｐｒｏｂｅ’ｓｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔ
ｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔ，ｔｈｅｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅ
ｔｗｅｅｎｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｓｉｎｇｌｅｐｕｌｓｅｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｔｈｅｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅ
ｔｅｒｓｏｆｔｈｅｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇｔａｒｇｅｔａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔ，ｗｈｉｃｈａｒｅｔｈｅ
ｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔｌａｎｄｉｎｇａｔｔｈｅｆｉｘｅｄｔｉｍｅ，ｔｈｅｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔｌａｎｄｉｎｇａｎｄｔｈｅｌａｎｄｉｎｇａｔｔｈｅｔａｒｇｅｔｌａｔｉｔｕｄｅａｒｅａ，ａｒｅｅｓ
ｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｎｄｔｈｅｐｒｏｃｅｄｕｒｅｓｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓａｒｅｐｒｅｓｅｎ
ｔｅｄ．Ｆｏｒｔｈｅｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ，ｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｓｉｎｇｌｅｐｕｌｓｅｃｏｍｂｉｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓ
ａｎｄｔｈｅｌｕｎａｒｐｅｒｉｇｅｅｈｅｉｇｈｔａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇｓｗｉｔｈｔｈｅ
ｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔａｔｆｉｘｅｄｔｉｍｅ，ｔｈｅｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔ，ａｎｄｔｈｅｔａｒｇｅｔｌａｔｉｔｕｄｅａｒｅａａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙｆｏｒｔｈｅｎｏｍｉ
ｎａｌｏｒｂｉｔ，ｔｈｅｎｅｇａｔｉｖｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｒｂｉｔ，ａｎｄｔｈｅｐｏｓｉｔｉｖｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｒｂｉｔ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｏｆｔｈｅｌｕｎａｒ
ｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．Ｔｈｅｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｃａｎｂｅａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎ，ｓｕｃｈ
ａｓｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ，ｌｕｎａｒｓａｍｐｌｉｎｇｒｅｔｕｒｎ，ａｎｄｍａｎｎｅｄｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｕｎａｒｌａｎｄｉｎｇ；ｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｄｅｓｃｅｎｔ；ｐｏｗｅｒｄｅｓｃｅｎｄｉｎｇ；ｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ；ｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔ
ｌａｎｄｉｎｇａｔｔｈｅｆｉｘｅｄｔｉｍｅ
　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７２６１７：３２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７２６．１７０２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１７７３００４，６１５７３０４９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｏｐｈｉｅｂａｃｃ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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长征运载火箭发射地火直接转移轨道研究

耿光有１，２，，王珏１，２，侯锡云３，余梦伦２，王建明２，张志国２

（１．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３；　２．北京宇航系统工程研究所，北京 １０００７６；

３．南京大学 天文与空间科学学院，南京 ２１００２３）

　　摘　　　要：针对发射场射向范围和低温入轨级在停泊轨道上最长允许滑行时间严格受
限下，工程设计火星探测任务发射轨道时，优化保障２～３周发射日期窗口的困难，以及精确设
计拼接探测器分离点时刻轨道６根数耗时周期长等问题，提出了加入滑行时间限制再精确双
向微分修正的设计算法（有别于传统 Ｂ平面矢量法）。由地球影响球边界速度直接解出长征
运载火箭入轨点轨道根数，将火箭飞行星下点弧段表示成滑行时间的分析式，快速找到满足诸

多设计约束的初始发射轨道；并解决了考虑探测器小幅深空机动后火箭发射轨道的深入优化

问题。精确力学模型下数值微分改进后，获得高精度计算结果，同等可比条件下运算精度不低

于 ＳＴＫ软件。实现了从地面起飞到抵达近火点的飞行轨道整体优化，确保了首次探火工程的
顺利实施。

关　键　词：发射轨道；地火转移轨道；射向；滑行时间；双向微分修正
中图分类号：Ｖ４１２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００２００９

　　为充分发挥新一代长征运载火箭［１］
氢氧入

轨级动力系统的高比冲优势，中国首次探测火星

工程（简称探火工程）
［２］
中，采用了长征运载火箭

在近地停泊轨道滑行至预定位置后，二次点火工

作将探测器直接送入地火转移轨道的发射方式，

显著提高了探测器有效仪器设备的装载量，但同

时也明显增加了运载火箭的发射难度，如需要大

型低温长征运载火箭在发射日实现相应发射轨道

的零窗口准时发射等。而由于液氢约 －２５３℃的
严酷低温工作条件限制，使得其点火工作条件保

障困难，主要包括地面起飞时预冷好的点火条件，

以及在停泊轨道上较长时间滑行后满足二次点火

工作的条件等
［３４］
。国际上，虽然美国已经实现

了低温入轨级具备近地滑行一圈后再点火的能

力，但即便其成熟火箭 ＤｅｌｔａＩＶ（采用氢氧推进
剂），在近年来也多有媒体报道其地面点火发射

一再推迟。而为了满足低温氢氧入轨级的严酷二

次点火工作要求，长征运载火箭在当前采用了较

为保守的设计处理措施
［３４］
，因此需要严格限制

最长滑行时间不能超过设计门限。为了能够在每

２６个月才能有一组较合适奔火任务的发射机会
中实现及时发射，国际上普遍采用了持续２～３周
的发射日期窗口与每天至少 ３０ｍｉｎ的发射窗口，
以及相应的发射轨道设计以保证深空探测任务的

顺利实施
［５６］
。新研制的大型长征运载火箭在滑

行时间严格受限下，再兼顾测控布站限制等，完成

持续２～３周发射日期窗口的探火发射轨道设计
尤为艰难，本文即研究如何解决这一问题。

不考虑滑行时间严格受限和发射场航落区严

格约束下，地火转移轨道的设计已有较成熟的理

论
［７］
，通常根据 Ｌａｍｂｅｒｔ求解逃逸速度并采用圆

锥曲线拼接法完成初值设计，再借助 Ｂ平面矢量

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001003&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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法
［８］
与微分修正完成行星际转移轨道设计。Ｂ平

面矢量法由于能够使计算初值快速收敛而得以普

遍应用。国内外此方面的文献较多，如文献［９］
结合 Ｂ平面矢量法给出了地球到火星转移轨道
的近地发射段双曲线轨道的几何约束分析，但没

有长征运载火箭需要关注的停泊轨道最长滑行时

间等具体约束限制下的深入分析研究等。文

献［１０］分析了 ２００９—２０２４年地球到火星间往返
发射窗口机会及发射能量 Ｃ３与逃逸赤纬等参数
的数值列表及扼要分析等，但同样不考虑运载火

箭停泊轨道的滑行时间等约束的限制。文献

［１１］主要以运载火箭发射重量及 Ｃ３为约束，分
析了探测器轨道设计，指出火星探测器全部的双

曲线出发轨道近地点包络为一沿地球逃逸速度矢

量 ＶＥ∞为轴、以 ｒ０ｓｉｎβ为半径的圆轨迹（ｒ０为近
地点高度，β为近地点拱线与双曲渐近线夹角）。
文献［１２］根据探测器火星目标轨道高度、倾角及
天顶距约束分析了地球出发轨道速度、近地点幅

角与赤经等参数设计需求，然而发射场位置、射向

及运载火箭滑行时间等约束对发射轨道的限制关

系并未涉及。文献［１３］将 Ｂ平面矢量法推广至
制导策略设计中。文献［１４］分析了火星探测转
移轨道的偏差传播，指出从近地点到近火点的位

置误差放大约 １００万倍、速度误差放大约 １０万
倍，实际飞行中途修正不可缺省。此外，一般的近

地轨道卫星发射任务，只要求运载火箭的起飞时

刻、星箭分离点的半长轴、偏心率、轨道倾角和近

地点幅角等５个参数满足要求即可以完成发射轨
道设计，而火星等深空探测发射任务的最终目标

点是近火点目标轨道，因此除要求运载火箭以上

参数严格满足要求外，还需要星箭分离点的升交

点经度与真近点角等２个参数也必须满足探测器
要求，而这２个参数与实际飞行路径直接关联，因
此如果按照传统的轨道界面分工只能采用双方反

复拼接的设计方法，计算效率与精度等显然难以

满足当前设计需求。实际上，复杂、多约束的运载

火箭发射轨道设计对探测任务能否顺利实施影响

显著。例如，２００３年欧洲航天局采用联盟号及
Ｆｒｅｇａｔ上面级火箭发射火星快车探测器时，即遭
遇到上述问题

［１５］
：起初仅有 １０天的预期发射窗

口及１１２０ｋｇ的运载能力，发射风险较高，后来经
过联盟号火箭优化停泊轨道倾角及二次点火条

件，以及优化调整了整流罩与火箭三子级落区，最

终将运载能力增加到１２００ｋｇ，发射日期窗口拓展
到了 ３０天，并且优化后简化了控制系统装订参
数———采用９套飞行程序满足了持续 ３０天的发

射日期窗口，仅需要探测器在飞行第１０天时深空
机动１０ｍ／ｓ，这些措施有力保障了探测工程的顺
利实施。美国 ＤｅｌｔａⅡ ７９２５型火箭发射探测火星
等深空任务时，通过固定９３°和 ９９°两个射向保障
了航落区安全，简化了控制系统装订参数，优化确

定了连续多日的发射日期窗口
［５６］
。新一代长征

运载火箭从海南发射火星探测器时，由于低温入

轨级２次起动间最长滑行时间严格受限［３４］
，使入

轨点位置（即轨道近地点幅角）的调节范围明显

减小，为满足相应发射年份下２～３周的有效发射
日期窗口，分析发现不排除结合探测器深空速度

脉冲机动以完成发射轨道总体优化
［１５１６］

，故当前

文献资料中的设计算法难以直接满足长征运载火

箭发射轨道深入优化的需要。依此背景，本文重

点研究了长征运载火箭在当前滑行时间、发射场

射向及落区等多约束限制下，发射探测器行星际

转移轨道的优化设计算法。该算法直接采用探测

器近火点目标轨道参数，并结合近地出发轨道诸

多设计约束开展设计，在高精度力学计算模型基

础上，提出双向微分修正算法，从而也一并解决了

在转移轨道的深空对接点处增加速度脉冲机动，

以进一步完成发射轨道优化的问题。

１　长征运载火箭海南发射场约束

工程中从飞行安全角度考虑，一般允许的射

向 Ａ０范围约为９０°～１１５°。
注意到，地球自转（赤道上转速为 ４６５．１ｍ／ｓ）

对实现长征运载火箭目标入轨速度的贡献

Ｖｌａｕｎｃｈ为
Ｖｌａｕｎｃｈ ＝４６５．１ｃｏｓＬｃｏｓ（Ａ０－π／２） （１）
式中：Ｌ为发射场纬度。

依据齐奥尔科夫斯基公式
［１７］
，动力比冲 Ｉｓｐ，

火箭起始质量 ｍ０，燃烧结束质量 ｍｋ产生的速度
增量 ΔＶ为
ΔＶ＝Ｉｓｐｌｎ（ｍ０／ｍｋ） （２）

对纬度约２０°的发射场，如果射向从 ９０°增加
到１１５°，按照氢氧发动机比冲约 ４３００ｍ／ｓ，结合
探测器与火箭末级入轨质量的大致相对关系

［１８］
，

易知发射火星探测器等深空任务的运载能力损失

约３％，故可能情况下需要优先选择东射向发射。

２　火星探测任务发射轨道设计

２．１　发射约束下初始轨道搜索
２．１．１　Ｌａｍｂｅｒｔ问题求解

忽略地球和火星的引力及实际尺寸，认为转

１２
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移轨道直接从地球（在日心坐标系下的位置）出

发，到达火星 （在日心坐标系下的位置），如

图１（ａ）所 示，该 问 题 为 典 型 的 日 心 Ｌａｍｂｅｒｔ
问题：

槡μ（ｔＭ －ｔＥ）＝Ｆ（ａ，ｒＥ ＋ｒＭ，ｃ） （３）
式中：ｔＭ 和 ｔＥ分别为抵达和出发时刻；μ为日心
天体引力常数；ｒＭ和 ｒＥ分别为抵达和出发时刻地
球与火星距日心距离；ｃ为地球与火星的直线距
离；ａ为转移轨道半长轴。

关于 Ｌａｍｂｅｒｔ问题的求解已有非常成熟的算
法，本文不再赘述，推荐采用 Ｉｚｚｏ的计算方法［１９］

，

如果轨道近似为抛物线，推荐采用 Ｇｏｏｄｉｎｇ的算
法以避免 Ｉｚｚｏ算法中的奇点问题［２０２１］

。图 １（ａ）
中，Ｖｄ和 Ｖａ分别为 Ｌａｍｂｅｒｔ转移轨道影响球处出
发和抵达速度矢量，ＶＥ和 ＶＭ 分别为地球和火星
的速度矢量，Ｖ０和Ｖ１分别为Ｌａｍｂｅｒｔ转移轨道相
对于地球与火星影响球的速度矢量。通过 Ｖ０和
Ｖ１可以进一步设计地球影响球（ＳＯＩ）内的双曲线
飞行轨迹及火星影响球内的双曲线飞行轨迹，从

而将整个转移轨道由地球影响球内的双曲线弧

段 ＋日心 Ｌａｍｂｅｒｔ弧段 ＋火星影响球内双曲线弧
段构成（见图１（ｂ）），此即经典圆锥曲线拼接模型。

图 １　从地球转移至火星的飞行轨道示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＥａｒｔｈｔｏＭａｒｓｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

２．１．２　出入影响球的双曲线轨道初值设计
本文着重介绍地球影响球内双曲线弧段设计

方法，火星影响球内双曲线弧段设计方法类似。

有别于传统的借助 Ｂ平面矢量法，本文算法直接
根据近地端发射场的约束及火星端目标轨道的约

束设计双曲线弧段。通过日心 Ｌａｍｂｅｒｔ问题求
解，得探测器相对于地球影响球边界速度矢量 Ｖｏ
（地球与火星端分别对应图 １中 Ｖ０和 Ｖ１），地球
段采用下述计算单位：

［Ｌ］＝ａＥ
［Ｍ］＝ｍＥ

［Ｔ］＝ ［Ｌ］３／Ｇ［Ｍ槡

{
］

（４）

式中：ａＥ为地球赤道半径；ｍＥ为地球质量；［］表
示括号内变量在不同区域飞行段是不同参量，此

即指无量纲化，如地球段、日心飞行段、火星飞行

段等。

记地球影响球半径为 ｒｏ，ｖｏ＝ Ｖｏ ，从式（５）
得双曲线半长轴绝对值 ａｏ：
１
ａｏ
＝ｖ２ｏ－

２
ｒｏ

（５）

设定近地点高度 ｈｐＥ，从式（６）得偏心率 ｅｏ：
ａｏ（ｅｏ－１）＝ｈｐＥ ＋ａＥ （６）

双曲线轨道倾角 ｉｏ与发射场射向 ＡＬ及发射
场纬度 Ｌ关系为
ｃｏｓｉｏ ＝ｃｏｓＬｓｉｎＡＬ （７）

从式（８）中，得双曲线轨道近地点幅角 ωｏ和
升交点赤经 Ωｏ为

ｐｓｉｎΩｏ－ｑｃｏｓΩｏ ＝ｒｏｘｏ／ μＥａ槡 ｏ

－ｐｃｏｓΩｏ－ｑｓｉｎΩｏ ＝ｒｏｙｏ／ μＥａ槡
{

ｏ

（８ａ）

ΓｃｏｓｈＥｏｓｉｎｉｏｃｏｓωｏ－ｓｉｎｈＥｏｓｉｎｉｏｓｉｎωｏ ＝

　　ｒｏｚｏ／μＥａ槡 ｏ （８ｂ）
式中：ｐ＝ｃｏｓｉｏｓｉｎωｏｓｉｎｈＥｏ－ΓｃｏｓｉｏｃｏｓωｏｃｏｓｈＥｏ；

ｑ＝ΓｓｉｎωｏｃｏｓｈＥｏ＋ｃｏｓωｏｓｉｎｈＥｏ；Γ＝ ｅ２ｏ槡 －１；

μＥ为地球引力常数；ｘｏ、ｙｏ、ｚｏ为速度矢量 Ｖｏ的分
量；Ｅｏ为地球影响球半径 ｒｏ处偏近点角，即
ｃｏｓｈＥｏ ＝（ｒｏ／ａｏ＋１）／ｅｏ （９）

结合式（１０）得对应的真近点角 ｆｏ：
ｒｏｃｏｓｆｏ ＝ａｏ（ｅｏ－ｃｏｓｈＥｏ）

ｒｏｓｉｎｆｏ ＝ａｏ ｅ
２
ｏ－槡 １ｓｉｎｈＥ{

ｏ

（１０）

式（８ｂ）一般同时求得２个近地点幅角 ωｏ，代
入式（８ａ）分别得对应的升交点赤经 Ωｏ。根据
式（１１）计算双曲线轨道纬度幅角 ｕｏ：
ｕｏ ＝ωｏ＋ｆｏ （１１）

为便于区别，工程上通常以 ｕｏ∈（－π／２，π／

２２
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２）作为升交出发，以 ｕｏ∈（π／２，３π／２）作为降交
出发。

由式（５）～式（１１）可以给出地球至火星转移
轨道在脱离地球影响球处的 Ｋｅｐｌｅｒ轨道根数 ａｏ、
ｅｏ、ｉｏ、Ωｏ、ωｏ、ｆｏ，而星箭分离点的地心轨道根数与
该轨道只是真近点角 ｆＩ不同，ｆＩ由火箭发射段确
定。研究表明，不同射向及滑行时间对应的 ｆＩ变
化不大，可近似认为是常值。

综上，在地球影响球内，以地球和探测器组成

二体问题动力学模型，根据日心 Ｌａｍｂｅｒｔ弧段给
出的地球影响球边界处的速度矢量 Ｖｏ，可得
Ｊ２０００系下双曲线出发轨道星箭分离点轨道根数
ａｏ、ｅｏ、ｉｏ、Ωｏ、ωｏ、ｆＩ，并由之得位置矢量ｒＪ２０００和速度

矢量 ｒＪ２０００，再通过式（１２）坐标转换
［２２］
得星箭分

离时刻与地固 ＣＧＣＳ２０００系瞬时重合（之后保持
惯性空间不动）的地心赤道惯性系（以下标 Ｇ表
示）下位置 ｒＧ和速度 ｒＧ：
ｒＧ
ｒ( )
Ｇ

＝［Ｑ（ｔ）Ｒ（ｔ）Ｗ（ｔ）］－１
ｒＪ２０００
ｒ( )
Ｊ２０００

（１２）

式中：Ｑ（ｔ）为岁差章动矩阵；Ｒ（ｔ）为地球转角矩
阵；Ｗ（ｔ）为极移矩阵。由 ｒＧ、ｒＧ再得相应的轨道
根数需求：ａｏ、ｅｏ、ｉｏＥ、ΩｏＥ、ωｏＥ、ｆＩ。

抵达近火点双曲线轨道计算在火星 Ｊ２０００平
赤道坐标系（用下标 ＭＥ表示）下描述，该坐标系
与 Ｊ２０００火心坐标系（用下标 ＭＪ表示）转换关
系

［２２］
见式（１３），ＩＡＵ年度工作报告对火星北极指

向 α０、δ０的精确数据每三年互联网发布一次。
ｒＭＥ
ｒ( )
ＭＥ

＝Ｍｘ（９０°－δ０）·Ｍｚ（９０°＋α０）
ｒＭＪ
ｒ( )
ＭＪ

（１３）
式中：矩阵 Ｍ下标 ｘ，ｙ，ｚ分别表示绕相应坐标轴
的转换矩阵

［１７，２２］
。火星影响球内的双曲线弧段

设计方法与地球影响球的双曲弧段设计方法类似

但不是本文关注的重点，所以火星端的双曲线轨

道设计这里不再赘述。

２．１．３　长征运载火箭滑行时间及发射场设计
约束

　　长征运载火箭发射轨道星下点轨迹几何示意
见图２，采用圆停泊轨道，忽略各摄动因素，得

ｄ＝
ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎＬ／ｓｉｎｉｏＥ）　　　 ＡＬ ＜π／２

π－ａｒｃｓｉｎ（ｓｉｎＬ／ｓｉｎｉｏＥ） ＡＬ≥ π／
{ ２

（１４）
设 θ１为从长征运载火箭起飞到进入停泊轨

道前的工作弧段，θ２为停泊轨道滑行结束至探测
器分离的弧段（分析表明θ１、θ２可以近似为常

图 ２　探测火星地球出发轨道的几何图示

Ｆｉｇ．２　ＥａｒｔｈｔｏＭａｒｓｌａｕｎｃｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｇｅｏｍｅｔｒｙｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎ

值），其他符号含义同前，据各参量物理含义，易

得所需长征运载火箭入轨级２次起动间滑行时间
Ｔｈ为

Ｔｈ ＝
（ｈｐＥ ＋ａＥ）

３

μ槡 Ｅ

（ωｏＥ ＋ｆＩ－θ１－θ２－ｄ）

（１５）
图２中，Υ表示春分点，αｏ和 δｏ分别为地球

至火星转移轨道在地球影响球处的逃逸赤经和赤

纬，其他符号含义均在上下文中有明确说明。根

据长征运载火箭发射探测器入轨时刻升交点赤经

Ω及起飞时刻发射场恒星时角 αＬ定义，结合图 ２
球面三角关系易得

ｓｉｎＡＬｓｉｎＬ
ｓｉｎｉｏＥ

＝ｓｉｎ［λＬ－Ωｅ－ωｅ（Ｔｈ＋ｔｆ０）］

（１６）
式中：λＬ为发射场经度；Ωｅ为探测器分离点时刻
发射轨道计算的升交点经度；ωｅ为地球自转角速
度；ｔｆ０为火箭滑行时间 Ｔｈ＝０ｓ时从起飞到探测器
分离的时间。对选定的射向 ＡＬ，预先选择很小的
阈值 εｉ＞０（ｉ＝１，２），调整发射当日出发时刻
ｔＥ使：

Ωｅ－ΩｏＥ ≤ ε１
Ｔｈ≤ Ｔｈｍａｘ＋ε

{
２

（１７）

易得满足长征运载火箭最长滑行时间限制的

飞行轨道参数及起飞时刻初解。

２．１．４　射向对飞行轨道及航程角的影响
长征运载火箭关注的发射日出发轨道及航程

角与射向的初步关系分析如下。结合图 ２，得飞
行航程角 θ（θ＝ωｏＥ＋ｆｏ－ｄ）与地球影响球处逃逸
赤纬 δｏ、射向 ＡＬ及发射场纬度 Ｌ关系：
ｓｉｎδｏ ＝ｃｏｓθｓｉｎＬ＋ｃｏｓＡＬｓｉｎθｃｏｓＬ （１８）

３２
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δｏ ＝ａｒｃｓｉｎ（ｚ／ｖｏ） （１９）
设 Ｌ＝２０°，可得图３。最长滑行时间限定了

近地点幅角 ωｏＥ与飞行航程角θ的变化范围，每一
组航程角对应一个起飞时刻。

结合图３，在射向范围 ０°～１８０°情况下，结合
发射轨道基础理论，分析易知：

１）当 δｏ ＜Ｌ（如 δｏ＝０°）时，同一射向下有
航程角 θ相差约 １８０°的 ２组解，２组解的滑行时
间需求和起飞时刻差异较明显。

２）当 δｏ＝Ｌ，仅有一组射向随航程角 θ减小
而增大的解；当 δｏ＝－Ｌ，除了一组射向随航程
角 θ减小而增大的解外，还有航程角恰好为
１８０°、射向任意的另外一组解。

３）当 δｏ ＞Ｌ，同一射向下有航程角 θ比较
接近的２组解，射向越大两航程角越接近，２组解
的滑行时间需求和起飞时刻较接近。

图 ３　射向 ＡＬ、飞行航程角 θ与 δｏ关系

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｏｕｒｍａｐｏｆδｏｗｉｔｈｒｅｓｐｅｃｔｔｏｌａｕｎｃｈ

ａｚｉｍｕｔｈＡＬａｎｄｆｌｉｇｈｔｒａｎｇｅａｎｇｌｅθ

２．１．５　结合 Ｐｏｒｋｃｈｏｐ图完成初始发射轨道优选
采用上述加入滑行时间限制再精确双向微分

修正的设计算法可以较快速完成初步发射轨道搜

索，通过对近地点与近火点速度增量辅以 Ｐｏｒｋ
ｃｈｏｐ图［７］

分析，即可以初步完成多设计约束下，

长征运载火箭发射火星探测轨道的初步运载能力

确定、连续发射日期窗口初选和初始发射轨道设

计。限于篇幅，此部分内容从略。

２．２　精确设计发射轨道
２．２．１　精确动力学方程

在起飞时刻地心惯性系下，长征运载火箭飞

行的质心动力学矢量方程
［１７，２３］

为

ｍ̈ｒＧ０ ＝Ｐ＋Ｒｆ＋ｍｇ （２０ａ）
式中：ｍ为火箭质量；ｒＧ０为惯性系原点到火箭质
心矢径；Ｐ为火箭推力；Ｒｆ为作用在火箭上的气
动力；ｇ为作用在火箭上的地球引力加速度。通

过式（２０ｂ）转换得入轨时刻地心惯性系下位置和
速度：

ｒＧ
ｒ( )
Ｇ

＝Ｍｚ（ωｅｔｆ）
ｒＧ０
ｒ( )
Ｇ０

（２０ｂ）

进而得相应的发射轨道根数：ａｏ、ｅｏ、ｉｏＥ、Ωｅ、

ωｏＥ、ｆＩ。
从探测器分离开始，设定整个地火转移轨道

都是在日心 Ｊ２０００坐标系下完成积分，动力学方
程为

ｒ̈＝－μＳ
ｒ
ｒ３
－∑
ｊ∈⊙
μ[ｊ （ｒ－ｒｊ）ｒ－ｒｊ

３＋
ｒｊ
ｒ３ ]
ｊ

＋

　　δＥＦ
Ｅ
ｎｓ＋δＭＦ

Ｍ
ｎｓ＋ＦＳＲＰ＋Ｆｏｔｈｅｒｓ （２０ｃ）

式中：μＳ为太阳引力系数；ｊ∈⊙表示太阳系八大
行星及月球等；μｊ为太阳系下扰动天体引力系
数，对于地火转移轨道设计，需要考虑八大行星及

月球的影响；ＦＥｎｓ和 Ｆ
Ｍ
ｎｓ分别为地球和火星的非球

形摄动力
［２４２５］

；δＥ、δＭ为开关函数，当探测器在地
球（火星）影响球界内取１，其余取 ０；Ｆｏｔｈｅｒｓ指地球
辐射压、高层空间大气、火星稀薄大气、小行星引

力等；ＦＳＲＰ为太阳辐射压，设定探测器面质比为 Ｓ／
ｍ，Ｓ为表面积，ｍｓ为质量，忽略行星阴影区影
响，则

ＦＳＲＰ ＝（１＋κ）
ρ⊙
ｃ０
ｒ⊙( )ｒ

２ Ｓ
ｍｓ
·
ｒ
ｒ

（２０ｄ）

其中：κ为探测器反射系数；ｃ０为光速；ρ⊙为距离
ｒ⊙处的太阳辐射流。

采用 ＲＫＦ７（８）阶龙格库塔算法，分析计算表
明，探测器在靠近地球或火星飞行段均采用 １０×
１０阶非球形引力项，比两者均采用 Ｊ２项时设计
出的转移轨道在近地端的速度差异小于０．１ｍ／ｓ、
位置差异小于 ３０ｍ，在近火端的速度差异约
０．３ｍ／ｓ、位置差异约１４０ｍ；光压对探测器的摄动
影响量一般可能超过近地端高阶摄动影响而小于

火星端高阶项影响；注意到光压影响与探测器具

体形态关系较密切等因素，故综合后下面以考虑

大行星及月球等中心天体引力、地球与火星飞行

段均采用 １０×１０阶次非球形引力项给出分析
算例。

２．２．２　双向微分修正算法实现精确对接
记星箭分离点时刻（记为 ｔ０）实际飞行轨道

与参考轨道的状态量（即位置和速度）偏差为

ΔＸ（ｔ０），小偏差条件下，ｔ时刻状态量偏差 ΔＸ（ｔ）
近似满足：

ΔＸ（ｔ）＝Φ（ｔ，ｔ０）ΔＸ（ｔ０） （２１）
式中：Φ（ｔ，ｔ０）为参考轨道 ｔ０时刻至 ｔ时刻的状态

４２
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转移矩阵
［７］
。由于从近地点到近火点转移轨道

的误差传递特性急剧放大，因此直接采用近火星

目标轨道根数求解近地点出发轨道极其困难，一

般需要转化处理。

若分别从近地点、近火点向地球至火星转移

轨道中间的某个时间点 ｔｍ积分，记地球出发端的
状态量偏差为 ΔＸ（ｔ０），火星到达端的状态量偏差
为 ΔＸ（ｔｆ），类似式（２１），有

ΔＸＥ（ｔｍ）＝ΦＥ（ｔｍ，ｔ０）ΔＸ（ｔ０）

ΔＸＭ（ｔｍ）＝ΦＭ（ｔｍ，ｔｆ）ΔＸ（ｔｆ
{

）
（２２）

式中：ΔＸＥ（ｔｍ）为从地球端正向积分至 ｔｍ时刻轨
道的状态量偏差；ΔＸＭ（ｔｍ）为从火星端逆向积分
至 ｔｍ时刻轨道的状态量偏差。对同一条转移轨
道，要求这２个偏差相同，即

ΔＸＥ（ｔｍ）＝ΔＸＭ（ｔｍ）
再将式（２１）中的 ｔ取为 ｔｆ，并结合式（２２）

易得

Φ（ｔｆ，ｔ０）＝Φ
－１
Ｍ（ｔｍ，ｔｆ）ΦＥ（ｔｍ，ｔ０） （２３）

即时刻 ｔ０～ｔｆ的状态转移矩阵 Φ（ｔｆ，ｔ０）可分
解为２个分弧段的状态转移矩阵 ΦＥ（ｔｍ，ｔ０）和

ΦＭ（ｔｍ，ｔｆ）；由于将状态转移矩阵 Φ（ｔ，ｔ０）一分为
二后，两积分段的误差传递特性急剧降低，即可以

较顺利地实现问题求解。实际上 Ｂ平面矢量法
的本质原理亦是如此，只是固定为目标天体影响

球边界处的 Ｂ平面参数。分析表明，由于日心转
移弧段的良好解析性，使中间积分结合点可以自

由移动而不影响计算结果，所以就解决了后续在

结合点处增加深空机动以进一步优化长征火箭发

射轨道的问题。下面对算法进一步介绍。

以 ｒＪ２０００和 ｒＪ２０００代表在地心 Ｊ２０００坐标系下地
球出发时探测器与长征运载火箭分离点的位置和

速度，以 ｒＭＪ和 ｒＭＪ代表探测器火心 Ｊ２０００坐标系
下抵达近火点的位置和速度，组成一个１２维的状
态矢量 Ｙ，即

Ｙ＝（Ｒｄ，Ｒ
·

ｄ，Ｒａ，Ｒ
·

ａ） （２４）
式中：符号 Ｒ表示相对日心系的位置，下标 ｄ表
示地球影响球界出发点，ａ表示火星影响球界抵
达点。记下标 Ｅ表示探测器分离点时刻地球的
日心系位置和速度，下标 Ｍ表示抵达近火点时刻
火星的日心位置和速度，则

ｒＪ２０００ ＝Ｒｄ－ＲＥ

ｒＪ２０００ ＝Ｒ
·

ｄ－Ｒ
·{
Ｅ

（２５）

ｒＭＪ ＝Ｒａ－ＲＭ

ｒＭＪ ＝Ｒ
·

ａ－Ｒ
·{
Ｍ

（２６）

在地球出发点，存在３个约束：
ｇ１（ｒＧ，ｒＧ）＝ｈｐＥ（ｒＧ，ｒＧ）－ｈｐＥ ＝０

ｇ２（ｒＧ，ｒＧ）＝ｉＥ（ｒＧ，ｒＧ）－珋ｉＥ ＝０

ｇ３（ｒＧ，ｒＧ）＝ｆＥ（ｒＧ，ｒＧ）－珋ｆＥ ＝
{

０

（２７）

式中：珔ｈｐＥ、珋ｉＥ和 珋ｆＥ分别为长征运载火箭发射探测
火星轨道分离时近地点高度、倾角和真近点角约

束，此３个约束结合式（２５）和式（１２）易得。
在近火双曲线轨道段，也存在３个类似约束：

ｇ４（ｒＭＥ，ｒＭＥ）＝ｈｐＭ（ｒＭＥ，ｒＭＥ）－珔ｈｐＭ ＝０

ｇ５（ｒＭＥ，ｒＭＥ）＝ｉＭ（ｒＭＥ，ｒＭＥ）－珋ｉＭ ＝０

ｇ６（ｒＭＥ，ｒＭＥ）＝ｆＭ（ｒＭＥ，ｒＭＥ）－珋ｆＭ ＝
{

０

（２８）

式中：珔ｈｐＭ、珋ｉＭ和 珋ｆＭ分别为探测火星目标轨道近火
点高度、倾角和真近点角约束，此 ３个约束结合
式（２６）和式（１３）易得。

当将 Ｒｄ、Ｒ
·

ｄ正向积分，并且反向积分 Ｒａ、Ｒ
·

ａ，

使得２条积分轨道空间参数匹配，对应６个约束，
记出发历元为 Ｔ０，抵达历元为 Ｔｆ，正反双向积分
的相遇历元时刻为 Ｔｍ，则

ｇ７～９（Ｒｄ，Ｒ
·

ｄ，Ｒａ，Ｒ
·

ａ）＝ｒ
＋
ｉ＝１～３（Ｒｄ，Ｒ

·

ｄ，Ｔ０，Ｔｍ）－

　　ｒ－ｉ＝１～３（Ｒａ，Ｒ
·

ａ，Ｔｆ，Ｔｍ）＝０

ｇ１０～１２（Ｒｄ，Ｒ
·

ｄ，Ｒａ，Ｒ
·

ａ）＝ｒ
＋
ｉ＝１～３（Ｒｄ，Ｒ

·

ｄ，Ｔ０，Ｔｍ）－

　　ｒ－ｉ＝１～３（Ｒａ，Ｒ
·

ａ，Ｔｆ，Ｔｍ）













＝０

（２９）
式中：上标“＋”表示正向积分轨道，上标“－”表
示反向积分轨道。基于长征运载火箭发射轨道优

化中，后续关注的深空速度脉冲机动优化问题，分

析表明，Ｔｍ可以从地球影响球边界至火星影响球
边界之间自由选择，相应根据深空对接点处速度

脉冲增量为 ｇ１０～１２赋值
［１６］
；对于无需深空脉冲速

度机动的情况，一般可取 Ｔｍ＝（Ｔ１＋Ｔ２）／２。
将式（２７）～式（２９）统一记为

Ｇ（Ｙ）＝（ｇ１，ｇ２，…，ｇ１２）＝０
此时迭代方程为

Ｙｎ＋１ ＝Ｙｎ －
１

１＋εＧ
Ｇ
( )Ｙ

－１

Ｇ（Ｙ） （３０）

式中：

εＧ ＝ ∑
１２

ｉ＝１
ｇ２

槡 ｉ

可将雅可比矩阵分解为如下形式：

Ｇ
Ｙ
＝

Ａ３×６ ０３×６
０３×６ Ｄ３×６
Ｅ６×６ Ｆ６×










６

（３１）

式中：

５２
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Ａ３×６ ＝
（ｇ１，ｇ２，ｇ３）
（ｒＧ，ｒＧ）

［Ｑ（ｔ）Ｒ（ｔ）Ｗ（ｔ）］－１

Ｄ３×６ ＝
（ｇ４，ｇ５，ｇ６）
（ｒＭＥ，ｒＭＥ）

［Ｍｘ（９０°－δ０）·

　　Ｍｚ（９０°＋α０）］

Ｅ６×６ ＝
（ｇ７，ｇ８，ｇ９，ｇ１０，ｇ１１，ｇ１２）

（Ｒｄ，Ｒ
·

ｄ）

Ｆ６×６ ＝
（ｇ７，ｇ８，ｇ９，ｇ１０，ｇ１１，ｇ１２）

（Ｒａ，Ｒ
·

ａ）

１２项约束对应 １２个变量，通过迭代求解即
完成火星目标轨道的地球出发轨道设计。

２．３　计算流程
考虑发射场约束，分析与精确设计长征运载

火箭发射火星探测器转移轨道的设计流程见

图４。

图 ４　长征运载火箭设计探测火星轨道示意图

Ｆｉｇ．４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＬｏｎｇＭａｒｃｈｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｆｏｒ

ＥａｒｔｈｔｏＭａｒｓｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｅｓｉｇｎ

３　分析及算例

计算采用的火星探测器目标轨道约束为：近

火点高度 ５００ｋｍ，倾角 ９３°；结合初步选定的射
向，近地约束为：射向 ＡＬ＝１０７°，出发近地点高度
２００ｋｍ，以 ＵＴＣ时间 ２０２００６１９出发，转移时间
１９８天，２０２１０１０２Ｔ２３：５９升交抵达火星为算例，
计算得地球影响球边界处逃逸赤纬约 ２４°，由图 ３
知有滑行时间 Ｔｈ相近的２组初解，采用双向微分
修正得表 １、表 ２精确解，表中 ＥＪ２０００表示地心
Ｊ２０００赤道系，ＭＥ表示 Ｊ２０００火心 ＩＡＵ平赤道
系

［２２］
，ＳＪ２０００代表距近火点时刻 ｔｍ ＝９０天时日

心 Ｊ２０００系参数，ΔＶ指对应地球或火星端各自圆
停泊轨道的速度增量。

分析表明：①ｔｍ 可以大幅移动而不影响优化
设计结果；②在结合点处速度增量可以为 ０ｍ／ｓ
或增加到超过５００ｍ／ｓ，都能找到良好求解。

若限定最长滑行时间不能超过２０００ｓ［３４］，则
只有表１中解满足要求；而如果限定最长滑行时
间不超过１１００ｓ或更短，则需要采用上述加入滑
行时间限制再精确双向微分修正的设计算法，通

过加大射向或结合探测器深空机动等完成发射轨

道优化；具体的分析是繁琐复杂的工程问题，已不

在本文讨论范围。

将表 １、表 ２中计算结果在同等条件下，与
ＳＴＫ仿真分析软件积分对算表明，二者计算精度
与所需时长相当，算例中从近地点到深空对接点、

从深空对接点到近火点，位置差异约为１ｋｍ。
表 １　发射轨道 Ｔｈ＝１８４９ｓ，探测器 ０５∶２５释放，

地球升交出发

Ｔａｂｌｅ１　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙＴｈ＝１８４９ｓ，ｐｒｏｂｅｒｅｌｅａｓｅｄｏｎ

０５∶２５，ａｓｃｅｎｄｉｎｇｆｒｏｍｔｈｅＥａｒｔｈ

轨道根数 ＥＪ２０００ ＳＪ２０００ ＭＥ

ａ －２１４２４．４３７ｋｍ１．３２１５２７５ＡＵ －３８１６．８３１ｋｍ

ｅ １．３０７０３９０ ０．２４１８３９５ ２．０２０７４２１

ｉ／（°） ２５．４０５ ２３．４２４ ９３．０００

Ω／（°） ３１６．２１４ ３５６．０９４ １５６．２７５

ω／（°） ２９３．７４５ ２９３．２９１ １１８．１３６

Ｍ／（°） ２．７８１ ５７．０４２ ０

Ｈｐ ２００．０ｋｍ １．００１９３００ＡＵ ５００．０ｋｍ

ΔＶ／（ｍ·ｓ－１） ４０３９．２０７ ０ ２４４６．９７４

　　注：Ｈｐ为轨道的近拱点高度（分别相对近地、椭圆近日、近

火），Ｍ为平近点角。

表 ２　发射轨道 Ｔｈ＝２３１２ｓ，探测器 ０３∶１５释放，

地球降交出发

Ｔａｂｌｅ２　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙＴｈ＝２３１２ｓ，ｐｒｏｂｅｒｅｌｅａｓｅｄｏｎ

０３∶１５，ｄｅｓｃｅｎｄｉｎｇｆｒｏｍｔｈｅＥａｒｔｈ

轨道根数 ＥＪ２０００ ＳＪ２０００ ＭＥ

ａ －２１３７３．５８９ｋｍ１．３２１３８９５ＡＵ －３８１５．２６７ｋｍ

ｅ １．３０７７６９４ ０．２４１８２２３ ２．０２１１６０４

ｉ／（°） ２５．３７２ ２３．４２０ ９３．０００

Ω／（°） ２８１．２４２ ３５６．０６７ １５６．２１７

ω／（°） ３２５．５１８ ２９３．２８３ １１８．１９１

Ｍ／（°） ２．７９０ ５７．０７７ ０

Ｈｐ ２００．０ｋｍ １．００１８４８１ＡＵ ５００．０ｋｍ

ΔＶ／（ｍ·ｓ－１） ４０４１．０７８ ０ ２４４７．３７３

４　结　论

本文给出了长征运载火箭允许滑行时间受限

和发射场可用射向范围约束下，长征运载火箭发
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　第 １期 耿光有，等：长征运载火箭发射地火直接转移轨道研究

射火星探测任务从地面起飞至近火点轨道设计的

完整模型算法。

１）解决了适用于工程运算所需精度的分析
研究模型问题。

２）解决了火星探测任务的发射轨道优化设
计问题，确定了运载能力、优选了发射日期窗口，

完成了航落区优化选择等。

双向微分修正算法具有结合点可以大幅移

动，以便于后续分析中探测器采用深空机动后，深

入开展长征运载火箭发射轨道再优化分析的优

势。工程应用表明此方法稳定、可靠好用。除了

可以用于地火转移发射轨道设计外，本文算法还

可用于长征运载火箭发射其他深空探测器的发射

轨道设计。
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１０８

基于方向和距离的双因子定权的地磁

数据通化方法

刘晓刚１，２，，徐婧林１，３，管斌１，２，马健１，２，段渭超１，２

（１．地理信息工程国家重点实验室，西安 ７１００５４；　２．西安测绘研究所，西安 ７１００５４；

３．西北工业大学 自动化学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：针对地磁数据通化处理中传统使用的直接平均法、反距离加权平均法和纬
度差加权平均法在定权时存在的缺陷，并根据地磁场强度与纬度变化关系密切这一特点，提出

了基于方向和距离的双因子定权方法，即在定权时不仅考虑了地磁台站之间的距离在权值中

的贡献，而且在权值分配中加入了地磁台站在纬度和经度方向的影响，从而改进了通化结果的

精度，为卫星、航空和海洋磁力测量数据提供更加准确的日变改正值。采用 Ｉｎｔｅｒｍａｇｎｅｔ网站
提供的地磁台站测量数据对所提定权方法的有效性进行了测试。实验结果表明：所提定权方

法计算结果精度优于传统定权方法，为实施地面磁力测量存在困难地区的地磁数据日变改正

提供了一种更优的定权方法，具有较好的应用前景。

关　键　词：地磁场；地磁台站；日变改正；双因子定权；相关性系数
中图分类号：Ｐ２２８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００２９０９

　　地磁场与地球重力场一样，都是地球的固有
基本物理场

［１５］
。地面观测的地磁场成分主要包

含了主磁场、岩石圈磁场、变化磁场和感应磁场。

地磁场日变改正的主要目的是尽量消除变化磁场

和感应磁场，从而得到似稳态磁场用于地球科学

研究
［６１０］
。

目前，地磁场日变改正最有效的技术途径是

在试验区设置地磁日变站，实时测量地磁场的变

化，通过对日变观测数据进行处理，计算日变改

正，这种方法精度很高，结果可靠。但是，对于高

山、冰川、原始森林、荒漠、沼泽、湖泊、陆海交界等

人员和车辆难以到达的试验区，要在这些地方设

置地磁日变站，其难度可想而知。因此，为了解决

这一问题，就需要采用地磁数据通化处理技术，利

用试验区周边已知地磁台站或架设的地磁日变站

的测量数据，对试验区内某点的地磁日变值进行

估计，获得地磁日变改正数据，即建立虚拟地磁日

变站，从而实现对试验区磁力测量数据进行日变

改正的目的。

传统中经常使用的地磁数据通化处理方法有

直接平均法、线性内插法、多项式法、加权平均法

和函数拟合法等。文献［６］研究了海洋磁力测量
多站日变改正值的计算方法，采用多站同步实例

分析了反距离加权平均法和函数拟合法在海洋磁

力测量地磁日变改正中的应用，并提出采用纬距

加权或纬度坐标拟合可改善加权平均法和函数拟

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001004&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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合法的效果；文献［８］基于地磁日变数据的空间
变化特点，采用纬度差加权法计算多站地磁日变

改正值；文献［１０］采用反距离加权平均法建立各
地磁矢量测点位置的虚拟日变台并利用其进行通

化，可有效提高日变通化精度；文献［１１］采用函
数拟合法和反距离加权平均法研究了多个地磁日

变站测量数据的处理方法；文献［１２］根据日变站
观测数据，提出确定地磁日变改正基值的基时刻

法和基时段法，并与直接平均法进行了比较；文

献［１３］研究了日变基值对多站地磁日变校正时
给海洋磁测带来的影响，提出了多站地磁日变基

值归算的线性内插法。

在上述地磁数据通化处理方法中，加权平均

法精度最高，应用也最为广泛。直接平均法以搜

索半径内所有已知地磁台站观测数据的平均值作

为待求点的观测值，相当于各个地磁台站的观测

值等权，原理简单，计算速度很快，在地磁台站之

间的距离较短时，经常使用该方法进行地磁日变

数据处理；反距离加权平均法以每个地磁台站与

待求点之间距离倒数的 ｋ次方来定权，与空间变
化密切相关，同时由于该方法计算量小，具有较好

的精度，因此，在中远距离的地磁日变数据处理中

的应用最为普遍；纬度差加权平均法是在定权中

直接忽略经度方向的影响，仅以纬度方向的变化

作为权值来获得待求点的计算值，在海洋磁力测

量的日变改正中有较好的应用。

根据中国陆地各个区域实测的磁力数据可

知，测点所处位置的纬度大小对磁场数据的量值

影响较大，而经度变化产生的影响相对较小
［５］
。

目前经常使用的加权平均法中，直接平均法以搜

索半径内所有地磁台站测量数据的平均值作为待

求点的观测值，并未考虑地磁台站位置对于磁力

测量数据的影响，在中远距离的日变改正中精度

较差；反距离加权平均法采用已知地磁台站和待

求点之间距离倒数的 ｋ次方来定权，相当于将纬
度方向和经度方向的影响综合考虑，一方面降低

了纬度方向变化对于磁力测量数据的影响，另一

方面又放大了经度方向的贡献，故直接采用距离

倒数的 ｋ次方来定权是不合理的；纬度差加权平
均法采用已知地磁台站和待求点之间纬度差倒数

的 ｋ次方来定权，直接忽略了经度方向的贡献，故
该方法考虑的因素也不够全面。因此，需要研究

新的地磁数据通化处理的定权方法。

基于上述考虑，受杨元喜院士“双因子定权”

思想
［１４］
的启发，本文在地磁数据通化处理时提出

了顾及方向和距离影响的双因子定权方法，即在

定权过程中，不仅要考虑地磁台站之间的距离对

于权值的影响，而且要分别顾及地磁台站的纬度

与经度方向的变化在定权中的作用。为了验证本

文提出的定权方法的有效性，以传统使用的直接

平均法、反距离加权平均法和纬度差加权平均法

作为对比进行了实验测试。

１　传统方法

１．１　直接平均法
直接平均法是以待求点为中心，以一定搜索

半径内所有已知地磁台站观测数据的平均值作为

待求点的计算值，计算公式为

Ｍ ＝１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
Ｔｉ （１）

式中：Ｔｉ为已知地磁台站的观测数据（包括 ７个
地磁要素，主要有地磁北向分量 Ｘ、地磁东向分量
Ｙ、地磁垂直分量 Ｚ、地磁总强度 Ｆ、地磁水平分量
Ｈ、磁偏角 Ｄ、磁倾角 Ｉ等）；ｎ为地磁台站个数；Ｍ
为待求点的计算值。

１．２　反距离加权平均法
反距离加权平均法是以待求点为中心，确定

一定搜索半径内所有已知地磁台站的个数，计算

每个地磁台站到待求点的距离，以该距离倒数的

ｋ次方为权值，计算待求点的值并作为其观测值，
计算公式为

Ｍ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｄ( )ｋ
ｉ

Ｔ[ ]ｉ
∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｄ( )ｋ
ｉ

　　ｋ≥０ （２）

式中：ｄｉ为已知地磁台站到待求点的距离；ｋ为权
因子。

１．３　纬度差加权平均法
纬度差加权平均法的实质是以搜索半径内地

磁台站之间纬度差倒数的 ｋ次方为权值，进而获
得待求点的计算值，计算式为

Ｍ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１

１
Ｂｉ

( )ｋ Ｔ[ ]ｉ
∑
ｎ

ｉ＝１

１
Ｂｉ

( )ｋ
　　ｋ≥０ （３）

式中：Ｂｉ为已知地磁台站和待求点之间的纬
度差。

２　改进方法

本文提出的基于方向和距离的双因子定权方

法，是在地磁数据通化处理时，考虑到地磁数据与

所处位置的纬度大小密切相关，而与经度的大小

０３
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关系一般，因此，定权时不仅考虑了地磁台站之间

的距离在权值中的贡献，而且在权值分配中，也加

入了地磁台站在纬度和经度方向的变化所带来的

影响，以便提高地磁数据通化处理的精度。根据

纬度、经度和距离的组合关系，本文共提出４种模
型，称之为 ＤＤ１～ＤＤ４。

ＤＤ１模型是以纬度差 ｋ倍的倒数、经度差的
倒数之和再乘以距离 ｌ次方的倒数为权值。

Ｍ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｋＢｉ

＋ １
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ
Ｔ[ ]ｉ

∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｋＢｉ

＋ １
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ

　　ｋ＞０，ｌ≥０ （４）
式中：Ｌｉ为已知地磁台站和待求点之间的经度
差；ｌ为权因子。

ＤＤ２模型是以纬度差 ｋ次方的倒数、经度差
的倒数之和再乘以距离 ｌ次方的倒数为权值。

Ｍ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１

１
Ｂｉ

ｋ＋
１
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ
Ｔ[ ]ｉ

∑
ｎ

ｉ＝１

１
Ｂｉ

ｋ＋
１
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ

　　ｋ≥０，ｌ≥０ （５）
ＤＤ３模型是以纬度差 ｋ倍的倒数、经度差的

倒数之积再乘以距离 ｌ次方的倒数为权值。

Ｍ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｋＢｉ

·
１
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ
Ｔ[ ]ｉ

∑
ｎ

ｉ＝１

１
ｋＢｉ

·
１
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ

　　ｋ＞０，ｌ≥０ （６）
ＤＤ４模型是以纬度差 ｋ次方的倒数、经度差

的倒数之积再乘以距离 ｌ次方的倒数为权值。

Ｍ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１

１
Ｂｉ

ｋ·
１
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ
Ｔ[ ]ｉ

∑
ｎ

ｉ＝１

１
Ｂｉ

ｋ·
１
Ｌ( )
ｉ

１
ｄｌｉ

　　ｋ≥０，ｌ≥０ （７）

３　数值实验与结果分析

３．１　实验数据说明
在 Ｉｎｔｅｒｍａｇｎｅｔ网站（ｗｗｗ．ｉｎｔｅｒｍａｇｎｅｔ．ｎｅｔ），

全球有近１５０个地磁台站参与了数据交流，因此，
可免费下载这些地磁台站的观测数据，主要包括

Ｆ、Ｈ、Ｄ、Ｚ或 Ｘ、Ｙ、Ｚ、Ｆ等地磁要素。目前，参与
Ｉｎｔｅｒｍａｇｎｅｔ网站数据交流的地磁台站主要集中分
布在欧洲，因此，实验采用欧洲地区的部分地磁台

站观测数据。以匈牙利 ＮＣＫ地磁台站为中心，在
其半径１０°以内的地磁台站的基本信息如表１所

表 １　地磁台站基本信息

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｉｅｓ

台站代号 台站名 国家 纬度／（°） 经度／（°）

ＢＤＶ Ｂｕｄｋｏｖ 捷克 ４９．０８ １４．０２

ＢＥＬ Ｂｅｌｓｋ 波兰 ５１．８４ ２０．７９

ＢＦＯ ＢｌａｃｋＦｏｒｅｓｔ 德国 ４８．３３１ ８．３２５

ＦＵＲ Ｆｕｒｓｔｅｎｆｅｌｄｂｒｕｃｋ 德国 ４８．１７ １１．２８

ＨＬＰ Ｈｅｌ 波兰 ５４．６１ １８．８２

ＨＲＢ Ｈｕｒｂａｎｏｖｏ 斯洛伐克 ４７．８６ １８．１９

ＬＯＮ ＬｏｎｊｓｋｏＰｏｌｊｅ 克罗地亚 ４５．４０８１ １６．６５９２

ＮＣＫ Ｎａｇｙｃｅｎｋ 匈牙利 ４７．６３ １６．７２

ＰＡＧ Ｐａｎａｇｊｕｒｉｓｈｔｅ 保加利亚 ４２．５ ２４．２

ＳＵＡ Ｓｕｒｌａｒｉ 罗马尼亚 ４４．６８ ２６．２５

ＴＨＹ Ｔｉｈａｎｙ 匈牙利 ４６．９ １７．８９

ＷＩＣ ＣｏｎｒａｄＯｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ 奥地利 ４７．９３０５ １５．８６５７

ＷＮＧ Ｗｉｎｇｓｔ 德国 ５３．７４ ９．０７

示（去掉观测数据存在问题的几个地磁台站）。

以表 １中 １３个地磁台站在 ２０１８０５０１的日变数
据为研究对象，对本文提出的双因子定权方法的

有效性进行实验验证分析。

３．２　精度评估方式
本文以标准差、均方根误差和相关性系数作

为精度评估方式。

１）标准差和均方根误差
通过 ＮＣＫ地磁台站的实测数据估计计算结果

的标准差和均方根误差，标准差和均方根误差越

小，说明计算结果的精度越高。计算公式为
［１５１６］

Ｒ＝
∑
ｔ

ｉ＝１
（ｕｉ－珔ｕ）

２

ｔ－槡 １
（８）

Ｓ＝
∑
ｔ

ｉ＝１
ｕ２ｉ

槡ｔ
（９）

式中：ｕｉ为计算结果与实测数据之间的差值；珔ｕ为
计算结果与实测数据之间差值和的平均值；ｔ为
观测数据的个数；Ｒ为计算结果的标准差；Ｓ为计
算结果的均方根误差。下文计算结果精度描述及

方法对比时，均以均方根误差为例进行说明。

２）相关性系数
通过 ＮＣＫ地磁台站的实测数据估计计算结

果与实测数据之间的相关性系数，相关性系数越

接近于 １，说明计算结果的精度越高。计算公
式为

［１７１８］

ｃｏｖ（ｘ，ｙ）＝Ｅ［（ｘ－Ｅ（ｘ））（ｙ－Ｅ（ｙ））］ （１０）

ｃｏｆ（ｘ，ｙ）＝ ｃｏｖ（ｘ，ｙ）
σ（ｘ）σ（ｙ）

（１１）

式中：Ｅ（ｘ）、Ｅ（ｙ）分别为变量 ｘ、ｙ的数学期望，也
称为均值；ｃｏｖ（ｘ，ｙ）为变量 ｘ、ｙ的协方差；σ（ｘ）、

１３
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σ（ｙ）分别为变量 ｘ、ｙ的标准差；ｃｏｆ（ｘ，ｙ）为变量
ｘ、ｙ的相关性系数。

Ｅ（ｘ）＝１
ｔ∑

ｔ

ｉ＝１
ｘｉ （１２）

σ（ｘ）＝ １
ｔ－１∑

ｔ

ｉ＝１
（ｘｉ－Ｅ（ｘ））槡

２
（１３）

３．３　实验结果分析

１）直接平均法
直接平均法计算结果精度统计如表 ２所示，

计算结果与 ＮＣＫ地磁台站实测数据之间的相关
性系数见表３。

从表２可以看出，直接平均法计算结果的精
度中，地磁北向分量Ｘ和地磁水平分量Ｈ优于

３．４ｎＴ，地磁东向分量 Ｙ和地磁垂直分量 Ｚ优于
１．０ｎＴ，地磁总强度 Ｆ优于１．３ｎＴ，磁偏角 Ｄ和磁
倾角 Ｉ优于０．２３′。

表 ２　直接平均法计算结果精度统计

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙ

ｄｉｒｅｃｔａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄ

地磁要素 最大值 最小值 平均值 标准差 均方根误差

Ｘ／ｎＴ ２．６１ －９．９７ －１．１８ ３．１４ ３．３５

Ｙ／ｎＴ ２．４３ －２．２４ －０．３５ ０．９３ １．００

Ｚ／ｎＴ ２．３０ －０．６９ ０．６５ ０．７４ ０．９９

Ｆ／ｎＴ ２．８９ －３．１７ ０．２０ １．２６ １．２７

Ｈ／ｎＴ ２．３７ －９．７７ －１．２１ ３．０５ ３．２８

Ｄ／（′） ０．４９ －０．３７ －０．０３ ０．１９ ０．１９

Ｉ／（′） ０．６８ －０．１０ ０．１０ ０．２０ ０．２３

表 ３　直接平均法计算结果的相关性系数统计

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙｄｉｒｅｃｔａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄ

地磁要素 Ｘ Ｙ Ｚ Ｆ Ｈ Ｄ Ｉ

相关性系数 ０．８７９６９ ０．９９７１３ ０．９９５４７ ０．９８６７７ ０．８４８３１ ０．９９６９３ ０．９３７５３

　　２）反距离加权平均法
反距离加权平均法计算结果精度统计如表 ４

所示，相关性系数如表５所示。
表 ４　反距离加权平均法计算结果精度统计

Ｔａｂｌｅ４　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙ

ｒｅｖｅｒｓｅｄｉｓｔａｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄ

地磁要素 最大值 最小值 平均值 标准差 均方根误差

Ｘ／ｎＴ ３．５３ －５．６０ －０．４０ ２．１７ ２．２１

Ｙ／ｎＴ ２．４１ －２．１１ －０．４３ ０．９２ １．０１

Ｚ／ｎＴ ０．８０ －０．８５ －０．１１ ０．２９ ０．３１

Ｆ／ｎＴ ２．０７ －１．７７ －０．１１ ０．８７ ０．８８

Ｈ／ｎＴ ３．３９ －５．５４ －０．４３ ２．１３ ２．１７

Ｄ／（′） ０．３９ －０．３３ －０．０５ ０．１６ ０．１７

Ｉ／（′） ０．３６ －０．２１ ０．０２ ０．１４ ０．１４

　　从表４可以看出，反距离加权平均法计算结
果精度中，地磁北向分量 Ｘ和地磁水平分量 Ｈ优
于２．３ｎＴ，地磁东向分量 Ｙ优于１．１ｎＴ，地磁总强
度 Ｆ优于０．９ｎＴ，地磁垂直分量 Ｚ优于０．４ｎＴ，磁
偏角 Ｄ和磁倾角 Ｉ优于０．１７′。

３）纬度差加权平均法
纬度差加权平均法计算结果精度统计如表 ６

所示，相关性系数如表７所示。
从表６可以看出，纬度差加权平均法计算结

果的精度中，地磁北向分量 Ｘ和地磁水平分量 Ｈ
优于２．６ｎＴ，地磁东向分量 Ｙ优于１．１ｎＴ，地磁垂
直分量 Ｚ优于０．５ｎＴ，地磁总强度 Ｆ优于１．３ｎＴ，
磁偏角 Ｄ和磁倾角 Ｉ优于０．１７′。

表 ５　反距离加权平均法计算结果的相关性系数统计

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙｒｅｖｅｒｓｅｄｉｓｔａｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄ

地磁要素 Ｘ Ｙ Ｚ Ｆ Ｈ Ｄ Ｉ

相关性系数 ０．９５６７５ ０．９９７３４ ０．９９８６９ ０．９９２９４ ０．９３７２８ ０．９９７６９ ０．９８５４４

表 ６　纬度差加权平均法计算结果精度统计

Ｔａｂｌｅ６　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙ

ｌａｔｉｔｕｄｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄ

地磁要素 最大值 最小值 平均值 标准差 均方根误差

Ｘ／ｎＴ ３．７０ －６．４０ －０．４８ ２．４４ ２．４９

Ｙ／ｎＴ ０．７３ －２．６９ －０．７３ ０．７０ １．０１

Ｚ／ｎＴ ０．９９ －１．２１ －０．１７ ０．４０ ０．４４

Ｆ／ｎＴ ２．０６ －３．７３ －０．３２ １．１８ １．２３

Ｈ／ｎＴ ３．６０ －６．６５ －０．５９ ２．４８ ２．５４

Ｄ／（′） ０．１１ －０．３６ －０．１０ ０．１０ ０．１４

Ｉ／（′） ０．４１ －０．２３ ０．０３ ０．１６ ０．１６

　　４）基于方向和距离的双因子定权方法
本文提出的４种基于方向和距离的双因子定

权方法模型对应的各地磁要素计算结果的精度统

计见表８～表１１，计算结果与 ＮＣＫ地磁台站实测
数据之间的相关性系数见表 １２，权因子统计如
表１３所示。

从表 １２可以看出，除 ＤＤ３模型的相关性系
数较小外，其余３种模型的相关性系数相近，其中
ＤＤ２模型获得的计算结果与实测数据的相关性
系 数略大，这与表８～表１１的统计结果相吻合。

２３
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　第 １期 刘晓刚，等：基于方向和距离的双因子定权的地磁数据通化方法

表 ７　纬度差加权平均法计算结果的相关性系数统计

Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙｌａｔｉｔｕｄｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄ

地磁要素 Ｘ Ｙ Ｚ Ｆ Ｈ Ｄ Ｉ

相关性系数 ０．９４０１６ ０．９９８６８ ０．９９８０７ ０．９９１３４ ０．９０７０８ ０．９９８７２ ０．９７７５４

表 ８　基于方向和距离的双因子定权方法计算

结果精度统计（ＤＤ１）

Ｔａｂｌｅ８　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙ

ｂｉｆａｃｔｏｒｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅ（ＤＤ１）

地磁要素 最大值 最小值 平均值 标准差 均方根误差

Ｘ／ｎＴ ４．５５ －１．１５ ０．６７ １．３４ １．５０

Ｙ／ｎＴ ２．３５ －１．８８ －０．４６ ０．９４ １．０５

Ｚ／ｎＴ ０．６０ －０．８６ －０．１４ ０．２６ ０．２９

Ｆ／ｎＴ ２．３４ －１．０６ ０．１５ ０．７９ ０．８１

Ｈ／ｎＴ ４．４９ －１．１７ ０．６２ １．３５ １．４９

Ｄ／（′） ０．３８ －０．３３ －０．０５ ０．１５ ０．１９

Ｉ／（′） ０．０８ －０．２９ －０．０３ ０．０８ ０．０９

表 ９　基于方向和距离的双因子定权方法计算

结果精度统计（ＤＤ２）

Ｔａｂｌｅ９　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙ

ｂｉｆａｃｔｏｒｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅ（ＤＤ２）

地磁要素 最大值 最小值 平均值 标准差 均方根误差

Ｘ／ｎＴ ４．５４ －１．１４ ０．６６ １．３４ １．５０

Ｙ／ｎＴ ０．７３ －２．６９ －０．７３ ０．７０ １．０１

Ｚ／ｎＴ ０．５０ －０．８６ －０．１６ ０．２５ ０．３０

Ｆ／ｎＴ ２．３４ －１．０６ ０．１５ ０．７９ ０．８１

Ｈ／ｎＴ ４．４７ －１．１８ ０．６１ １．３５ １．４８

Ｄ／（′） ０．１１ －０．３６ －０．１０ ０．１０ ０．１４

Ｉ／（′） ０．０８ －０．２９ －０．０３ ０．０８ ０．０９

表 １０　基于方向和距离的双因子定权法计算

结果精度统计（ＤＤ３）

Ｔａｂｌｅ１０　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙ

ｂｉｆａｃｔｏｒｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅ（ＤＤ３）

地磁要素 最大值 最小值 平均值 标准差 均方根误差

Ｘ／ｎＴ ４．０８ －２．８６ ０．２１ １．５９ １．６１

Ｙ／ｎＴ ２．７１ －２．０３ －０．５７ １．０８ １．２３

Ｚ／ｎＴ ０．８７ －０．８３ －０．１０ ０．３１ ０．３３

Ｆ／ｎＴ ２．３４ －１．０６ ０．１６ ０．７９ ０．８１

Ｈ／ｎＴ ４．０２ －２．７６ ０．１７ １．５６ １．５７

Ｄ／（′） ０．４２ －０．３４ －０．０６ ０．１７ ０．１９

Ｉ／（′） ０．１９ －０．２６ －０．０１ ０．１０ ０．１０

表 １１　基于方向和距离的双因子定权方法计算

结果精度统计（ＤＤ４）

Ｔａｂｌｅ１１　Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙ

ｂｉｆａｃｔｏｒｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅ（ＤＤ４）

地磁要素 最大值 最小值 平均值 标准差 均方根误差

Ｘ／ｎＴ ４．５７ －１．１１ ０．６９ １．３４ １．５１

Ｙ／ｎＴ ０．７２ －２．６９ －０．７３ ０．７０ １．０１

Ｚ／ｎＴ ０．５０ －０．８６ －０．１６ ０．２５ ０．３０

Ｆ／ｎＴ ２．３５ －１．０６ ０．１６ ０．７９ ０．８１

Ｈ／ｎＴ ４．５１ －１．１４ ０．６４ １．３５ １．４９

Ｄ／（′） ０．１１ －０．３６ －０．１０ ０．１０ ０．１４

Ｉ／（′） ０．０７ －０．３０ －０．０３ ０．０８ ０．０９

表 １２　基于方向和距离的双因子定权方法计算结果的相关性系数统计

Ｔａｂｌｅ１２　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｂｙｂｉｆａｃｔｏｒｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

ｂａｓｅｄｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅ

模型 Ｘ Ｙ Ｚ Ｆ Ｈ Ｄ Ｉ

ＤＤ１ ０．９８５２４ ０．９９７６１ ０．９９８７６ ０．９９２９２ ０．９７９０６ ０．９９７７２ ０．９８８６６

ＤＤ２ ０．９８５３２ ０．９９８６８ ０．９９８７９ ０．９９２９３ ０．９７９３０ ０．９９８７３ ０．９８８７５

ＤＤ３ ０．９８２４５ ０．９９７１２ ０．９９８５５ ０．９９２９３ ０．９７３９６ ０．９９７３９ ０．９９１３３

ＤＤ４ ０．９８５０８ ０．９９８６８ ０．９９８７９ ０．９９２９５ ０．９７８８６ ０．９９８７３ ０．９８８４６

表 １３　不同方法权因子统计

Ｔａｂｌｅ１３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｗｅｉｇｈｔｆａｃｔｏｒｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

方法 Ｘ Ｙ Ｚ Ｆ Ｈ Ｄ Ｉ

反距离加权平均法 ２．３５ ０．４９ ３．８８ ２．２１ ２．３３ １．７４ ２．３９

纬度差加权平均法 ２５．０ ６．１３ ２．１５ ４．０ ５．７３ ７．５６ １．５４

基于方向和距

离的双因子定

权法

ＤＤ１ ０／５０ １．４２／１×１０－４ ３．２９／１×１０－４ ２．１７／１．０７ ０／５０ １．５７／１×１０－４ ０／５０
ＤＤ２ ０／０ ０／６．１４ ７．８２／９．９８ ２．１４／１．０ ０／０．１４ １．５３／９．９６ ０／０
ＤＤ３ ０／１×１０－４ １．４３／１×１０－４ ３．８２／１×１０－４ １．３３／１×１０－４ ０／１×１０－４ １．３３／１×１０－４ ０／１×１０－４

ＤＤ４ ０／０ ０／７．８７ ６．６２／９．８０ １．１９／１．０５ ０／０ ０．４５／１０．０７ ０／０
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因此，本文以 ＤＤ２模型的计算结果与传统方法的
对应结果进行对比，从而对新建模型的有效性做

出评价。

从表９可以看出，基于方向和距离的双因子
定权方法中 ＤＤ２模型精度，地磁北向分量 Ｘ和地
磁水平分量 Ｈ优于１．５ｎＴ，地磁东向分量 Ｙ优于
１．１ｎＴ，地磁总强度 Ｆ优于０．９ｎＴ，地磁垂直分量
Ｚ优于０．３ｎＴ，磁偏角 Ｄ优于 ０．１５′，磁倾角 Ｉ优
于０．１′。

５）不同方法结果对比
将本文双因子定权方法与传统方法进行对

比，计算结果如图１～图７所示。

图 １　地磁北向分量 Ｘ计算结果

Ｆｉｇ．１　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｎｏｒｔｈｅｒｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

Ｘｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ

图 ２　地磁东向分量 Ｙ计算结果

Ｆｉｇ．２　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅａｓｔｅｒｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

Ｙｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ

根据图１～图 ７可以看出，相比较于传统使
用的直接平均法、反距离加权平均法和纬度差加

权平均法，本文提出的基于方向和距离的双因子

定权方法，其计算结果与实测数据的变化更加一

致，说明了其精度要优于传统方法。这是因为：根

据地磁场变化的物理特性，同纬度的地磁强度基

本一致，地磁日变主要是由于测站与太阳的位置

图 ３　地磁垂直分量 Ｚ计算结果

Ｆｉｇ．３　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

Ｚｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ

图 ４　地磁总强度 Ｆ计算结果

Ｆｉｇ．４　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｏｔａｌｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈＦ

图 ５　地磁水平分量 Ｈ计算结果

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

Ｈｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ

导致的时间差引起的地磁场变化。因此，在定权

时不仅考虑了地磁台站之间的距离在权值中的贡

献，而且将地磁台站在纬度和经度方向的变化所

带来的影响也考虑其中，赋以不同的权因子，增加

纬度方向的权重。

不同方法对应计算结果与实测数据的相关性
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系数如图８所示。
图１～图８中，Ｔ０表示 ＮＣＫ地磁台站实测数

据，Ｔ１表示直接平均法实测数据，Ｔ２表示反距离
加权平均法实测数据，Ｔ３表示纬度差加权平均法
实测数据，Ｔ４表示顾及方向和距离影响的双因子
定权方法（ＤＤ２模型）实测数据。

图８的结果更加明显，本文提出的基于方向
和距离的双因子定权方法与实测数据的相关性系

图 ６　磁偏角 Ｄ计算结果

Ｆｉｇ．６　ＣａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｄｅｃｌｉｎａｔｉｏｎＤ

图 ７　磁倾角 Ｉ计算结果

Ｆｉｇ．７　ＣａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎＩ

图 ８　不同方法得到的计算结果的相关性系数

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄ

ｒｅｓｕｌｔｓｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

数明显优于传统方法，充分证明了其正确性和有

效性。

４　结　论

１）与直接平均法的计算结果相比较，本文方
法的地磁北向分量 Ｘ和地磁水平分量 Ｈ提高了
约１．９ｎＴ，地磁垂直分量 Ｚ提高了约０．７ｎＴ，地磁
总强度 Ｆ提高了约 ０．５ｎＴ，磁偏角 Ｄ提高了约
０．０５′，磁倾角 Ｉ提高了约０．１４′。

２）与反距离加权平均法的计算结果相比较，
本文方法的地磁北向分量 Ｘ和地磁水平分量 Ｈ
提高了约０．７ｎＴ，地磁总强度 Ｆ提高了约０．１ｎＴ，
磁偏角 Ｄ提高了约 ０．０３′，磁倾角 Ｉ提高了约
０．０５′。

３）与纬度差加权平均法的计算结果相比较，
本文方法的地磁北向分量 Ｘ和地磁水平分量 Ｈ
提高了约 １．１ｎＴ，地磁垂直分量 Ｚ提高了约
０．１ｎＴ，地磁总强度 Ｆ提高了约 ０．４ｎＴ，磁倾角 Ｉ
提高了约０．１′。

４）本文提出的基于方向和距离的双因子定
权方法，计算结果与待求点实际地磁测量数据的

相关性很高（相关性系数基本都在 ０．９８以上），
反映了待求点实际地磁测量数据的基本物理

属性。

致谢　感谢 Ｉｎｔｅｒｍａｇｎｅｔ网站提供的地磁台
站测量数据。
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２．Ｘｉ’ａｎＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００５４，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｅｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｄａｔａａｓｓｉｍｉｌａｔｉｏｎ，ｗｅａｎａｌｙｚｅｔｈｅｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｗｅａｋｎｅｓｓｏｆｔｈｅｄｉ
ｒｅｃｔａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄ，ｒｅｖｅｒｓｅｄｉｓｔａｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｖｅｒａｇｅｍｅｔｈｏｄａｎｄｌａｔｉｔｕｄｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｖｅｒａｇｅ
ｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈａｒｅｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｉｎｔｈｅｐｒｅｖｉｏｕｓｗｏｒｋ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈｈａｓａｃｌｏｓｅｒｅ
ｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｉｎｇｏｆｌａｔｉｔｕｄｅ，ｗｅｐｒｏｐｏｓｅａｂｉｆａｃｔｏｒｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｉｒｅｃ
ｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅ．Ｃｏｎｃｒｅｔｅｌｙ，ｉｔｎｏｔｏｎｌｙｕｔｉｌｉｚｅｓｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｓａｍｏｎｇｔｈｅｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｉｅｓｂｕｔａｌｓｏ
ｔａｋｅｓｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔｔｈｅｃｈａｎｇｅｓｆｒｏｍｔｈｅｌａｔｉｔｕｄｅａｎｄｌｏｎｇｉｔｕｄｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｌｙ，ｗｈｉｃｈａｓｓｉｇｎｓｔｈｅｄｉｆ
ｆｅｒｅｎｔｗｅｉｇｈｔｓｔｏｔｈｅａｂｏｖｅｔｈｒｅｅｆａｃｔｏｒｓｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｄａｔａａｓｓｉｍｉｌａｔｉｏｎａｎｄｏｂｔａｉｎ
ｔｈｅｍｏｒｅｐｒｅｃｉｓｅｄｉｕｒｎａｌｖａｒｉａｔｉｏｎｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｉｃ，ａｉｒｂｏｒｎｅａｎｄｓｅａｂｏｒｎｅｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ
ｄａｔａ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｗｅｕｓｅｔｈｅｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙｄａｔａｓｕｐｐｌｉｅｄｂｙＩｎｔｅｒｍａｇｎｅｔｗｅｂｓｉｔｅｔｏｖａｌｉｄａｔｅｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｓｕｐｅｒｉｏｒｔｏｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇ
ｍｅｔｈｏｄｓｉｎｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ．Ｔｈｕｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｎｏｖｅｌａｎｄｒｅｌｉａｂｌｅｗｅｉｇｈｔｄｅｔｅｒｍｉｎａ
ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈｈａｓａｐｏｔｅｎｔｉａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｄｉｕｒｎａｌｖａｒｉａｔｉｏｎｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｏｆｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ
ｄａｔａｉｎｔｈｅｒｅｇｉｏｎｓｗｈｅｒｅｔｈｅｇｒｏｕｎｄｓｕｒｖｅｙｉｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄｄｉｆｆｉｃｕｌｔｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ；ｇｅｏｍａｇｎｅｔｉｃｏｂｓｅｒｖａｔｏｒｙ；ｄｉｕｒｎａｌｖａｒｉａｔｉｏｎｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ；ｂｉｆａｃｔｏｒｗｅｉｇｈｔｄｅ
ｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ；ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０３１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８０８１５：３６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８０８．１４１２．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＹＦＣ１５０３８０６）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（４１７７４０１８）；

ＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒＤｏｃｔｏｒＤｉｓｓｅｒｔａｔｉｏｎｏｆＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＣＸ２０１８１４）；ＯｐｅｎＲｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎ
ｄａｔｉｏｎｏｆＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＧｅｏＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ（ＳＫＬＧＩＥ２０１７Ｚ３２，ＳＫＬＧＩＥ２０１８ＺＺ４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｘｉａｏｇａｎｇ＿１９４９＠１６３．ｃｏｍ
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金 （２０１７０５５１００４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｓｚｈｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：朱庄生，张萌．面向ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：３８５０．
ＺＨＵＺＳ，ＺＨＡＮＧＭ．ＡｉｒｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅａｆｆｅｃｔｉｎｇｗｉｎｇｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒＩｎＳＡＲ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：３８５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１７２

面向 ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模
朱庄生１，２，３，，张萌１，２，３

（１．北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３；　２．惯性技术重点实验室，北京 １０００８３；

３．新型惯性仪表与导航系统技术国防重点学科实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对多节点 ＩｎＳＡＲ机翼挠曲变形误差问题，提出了一种基于机理模型综合
参数辨识的方法对空气扰动影响机翼挠曲变形分层建模。首先，将大气湍流作为 ＩｎＳＡＲ成像
工作段的主要空气扰动，并基于 Ｄｒｙｄｅｎ模型分析得出了载机工作高度和速度是影响大气湍流
的主要因素，将大气湍流影响机翼挠曲变形建模转换为载机在不同工作状态（高度变化、速度

变化）的机翼挠曲变形分层建模。其次，基于空气动力学理论及悬臂梁变形理论建立机翼挠

曲变形机理模型，借助计算流体力学与计算结构力学仿真分析获取实验数据辨识模型参数。

最后，通过仿真实验验证，所提方法与模态叠加原理计算横向位移精度均优于０．６ｍｍ（相对误
差０．３％），轴向位移精度均优于０．０１５ｍｍ（相对误差０．２％）。对实验室搭建的分布式光纤光
栅测量系统进行测试，利用模态叠加原理计算变形量来验证所提方法，横向位移精度优于

０．３ｍｍ（相对误差１％），轴向位移精度优于０．０６ｍｍ（相对误差３％）。
关　键　词：ＩｎＳＡＲ；机翼挠曲变形；大气湍流；参数辨识；回归分析；模态叠加原理
中图分类号：Ｖ２１１．３；Ｖ２１２．１１；ＴＢ１２５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００３８１３

　　干涉合成孔径雷达（ＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙＳｙｎｔｈｅｔｉｃ
ＡｐｅｒｔｕｒｅＲａｄａｒ，ＩｎＳＡＲ）是在合成孔径雷达（Ｓｙｎ
ｔｈｅｔｉｃＡｐｅｒｔｕｒｅＲａｄａｒ，ＳＡＲ）二维成像基础上发展
并逐渐成熟起来的三维遥感成像技术。ＩｎＳＡＲ技
术中的相位干涉基于相位连续性假设，即要求

任意相邻像素之间的绝对相位差小于 π［１］，因
此双节点（即单基线）ＩｎＳＡＲ技术适用于地形平
坦区域。为解决实际测绘中高度突变区域的相

位干涉问题，多节点（即多基线）ＩｎＳＡＲ技术应
运而生

［２］
，垂直航向上基于多载荷节点构成的

长短基线联合测量，可有效克服高度突变、噪声

干扰等影响，现已成为航空遥感领域的主流发

展方向。

受外部扰动的影响，ＩｎＳＡＲ载机成非理想运
动，机翼也会产生变形和振动，进而导致 ＩｎＳＡＲ
系统各节点载荷处形成复杂运动，即引起干涉基

线长度的变化。从相位干涉技术可知，干涉基

线长度测量误差直接决定了 ＩｎＳＡＲ的高程分辨
率

［３］
，目前主要借助传递对准技术并辅以机翼

挠曲变形误差建模补偿技术
［４５］
提高基线测量

精度，机翼挠曲变形误差建模是其核心问题

之一。

机翼挠曲变形误差建模方法主要有３类：
第１类是基于随机理论建模。该方法将机翼

挠曲变形当作 Ｍａｒｋｏｖ模型［６］
或 ＡＲ模型［７］

，并将

其增广为卡尔曼滤波状态量
［８］
或噪声量

［９］
进行

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001005&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １期 朱庄生，等：面向 ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模

估计。如 Ｋａｉｎ和 Ｃｌｏｕｔｉｅｒ［８］设计的 ４２维卡尔曼
滤波器中有 １８个挠曲运动状态量，公式复杂，计
算效率低。该方法局限性在于模型参数设定无实

际依据，也未考虑外界干扰变化对机翼变形的影

响分析。

第２类是直接测量法。如摄影测量法，其要
求摄影机对测点通视或直视，主要用于航天领域，

如美国的 ＳＲＴＭ［１０］（ＳｈｕｔｔｌｅＲａｄａｒＴｏｐｏｇｒａｐｈｙＭｉｓ
ｓｉｏｎ）。在航空领域，由于机翼变形过大或天气影
响，摄影机对测点难以保证直视或通视。如基于

光纤光栅（ＦｉｂｅｒＢｒａｇｇＧｒａｔｉｎｇ，ＦＢＧ）传感器的机
翼变形测量，借助 ＦＢＧ感知应变信息，计算机翼
变形，多应用在机翼健康监测

［１１］
方面。

第３类是基于有限元仿真的变形建模。有限
元仿真是基于计算流体力学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄ
Ｄｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）及计算结构力学（Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ，ＣＳＭ）的流固耦合理论发展
起来的，其湍流模型成熟、可控性强，主要应用于

计算飞机气弹性力和结构响应
［１２］
及 安全设

计
［１３］
。如陈志敏等

［１４］
利用有限元仿真获得机翼

受气动载荷作用的弯曲和扭转变形情况；张华

等
［１５］
利用 Ｎａｓｔｒａｎ软件分析大展弦比复合材料前

掠机翼和后掠机翼在气动载荷作用下的静气弹变

形情况。

机翼挠曲变形主要源于内部扰动（如发动机

振动、机翼结构及材料等）和外部扰动（如空气扰

动等）的影响，内部扰动随着飞行平台的确定可

认为是一些已知量，而外部扰动是一个复杂的过

程。本文利用有限元软件针对空气扰动对机翼结

构的气动力影响与结构响应进行仿真求解，建立

起空气扰动影响下的机翼挠曲变形模型，并借助

应变估计位移的模态叠加原理对模型进行验证

计算。

１　空气扰动类型及影响因素分析

１．１　空气扰动的复杂多源性
对于机载多基线 ＩｎＳＡＲ系统，具体结构如

图１所示，ＤＬＲ研制的 ＥＳＡＲ［１６］工作高度为 ３～
５ｋｍ，ＮＡＳＡ研制的 ＡＩＲＳＡＲ［１７］和 ＴＯＰＳＡＲ［１８］分
别工作在 ８ｋｍ和 ９ｋｍ高度；中国科学院电子学
研究所研制的机载三基线 ＩｎＳＡＲ［１９］工作在 ３ｋｍ
航高上，该所研制的 ＭｉＮｉＳＡＲ［２０］工作在 ０．５～
３ｋｍ高度。综上，本文考虑机载 ＩｎＳＡＲ系统成像
高度范围为０．５～９ｋｍ，在此工作区域内的空气扰
动主要为垂直风切变、阵风及大气湍流

［２１］
。

图 １　机载分布式 ＩｎＳＡＲ系统

Ｆｉｇ．１　ＡｉｒｂｏｒｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＩｎＳＡＲｓｙｓｔｅｍ

１．１．１　垂直风切变
垂直风切变指的是垂直气层任意两观测点之

间风向和风速的突然变化，计算公式为

ΔＳ＝Ｓ２－Ｓ１ （１）
式中：Ｓ２、Ｓ１分别为空间 Ａ、Ｂ两点的风速值。

常利用风切变强度来计算风切变，定义风切

变强度为： δＳ ＝ ΔＳ／Ｈ，Ｈ为 Ａ、Ｂ两点的
距离。

根据 ＧＪＢ５６０１—２００６［２２］给出的垂直风强度，
计算 Ｈ＝３０、５０、７０、１００ｍ工作高度突变所引起的
风切变大小，如图２所示。

图 ２　不同高度变化引起的垂直风切变

Ｆｉｇ．２　Ｖｅｒｔｉｃａｌｗｉｎｄｓｈｅａｒｃａｕｓｅｄｂｙ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｃｈａｎｇｅｓ

由图２可知，在 １０ｋｍ的工作高度内，１００ｍ
的高度变化最大可引起 ０．３５ｍ／ｓ的垂直风切变；
航空中经常取 ３０ｍ的高度变化判断其对飞行器
的影响

［２３］
，本文计算可得垂直风切变大小为

０．１ｍ／ｓ；根据国际民航组织规定垂直风切变小于
１ｍ／ｓ的情况下与风切变强度小于 ０．０３３／ｓ的风
切变等级为微弱影响

［２３］
。除此之外，由于垂直风

切变影响载机升力最终改变载机工作高度，需控制

载机产生相反的工作高度变化，如垂直风切变引起

工作高度下降，则需提高当前工作速度以产生更大

升力来提高载机的工作高度；而起飞和降落阶段的

工作速度小，机动余量小，改变工作高度又不够，通

常认为垂直风切变主要影响起飞和降落阶段
［２４］
。

９３
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１．１．２　阵　风
阵风为风速在规定时间段内，其平均值持续

时间不大于 ２ｍｉｎ的短暂正负，表现为确定性的
风速变化。阵风出现的频率因地区、高度、季节和

纬度的不同而异。现阶段阵风模型
［２５］
主要使用

的是１ｃｏｎｓｉｎｅ模型，如图３所示。

图 ３　１ｃｏｓｉｎｅ阵风模型

Ｆｉｇ．３　１ｃｏｓｉｎｅｇｕｓｔｍｏｄｅｌ

Ｖ＝
Ｖｍａｘ
２ １－ｃｏｓ２πｈ

Ｌ( )
ｇ

　　 ０≤ ｈ＜Ｌｇ

０ ｈ＞２Ｌ
{

ｇ

（２）

式中：Ｖ为高度 ｈ处的阵风风速；Ｖｍａｘ为阵风速度

的幅值；Ｌｇ为阵风尺度，不同阵风尺度对飞机的
阵风响应有一定影响，随着阵风尺度增加，阵风响

应减小。陈楠
［２５］
认为阵风经常出现在飞机的起

飞降落阶段，不在航空遥感成像段起主要影响。

１．１．３　大气湍流
大气湍流是叠加在平均风上风速矢量的连续

脉动，基本特征为湍流速度场沿时空分布的随机

性
［２６］
。大气湍流的形成与大气稳定性、空气温度

压强的变化等相关，是一个十分复杂的物理现象。

建立大气湍流模型的方法主要有基于湍流统计特

性的工程模拟法、基于黏性流体运动 Ｎａｖｉｅｒ
Ｓｔｏｋｅｓ方程和 Ｅｕｌｅｒ方程的数值模拟法。

工程模拟法主要是基于蒙特卡罗方法建立的

Ｄｒｙｄｅｎ模型［２７］
和 ＶｏｎＫａｒｍａｎ模型［２８］

，这 ２种模

型均假设大气湍流为平稳、连续、各态历经的随机

过程。赵震炎等
［２７］
基于 Ｄｒｙｄｅｎ模型建立 ｘ、ｙ、ｚ

三个方向上的成形滤波器以实现湍流速度场的

建立：

Ｇｘ（ｓ）＝
Ｋｘ

Ｔｘｓ＋１

Ｋｘ ＝σｘ
Ｌｘ
π槡ｖ

Ｔｘ ＝
Ｌｘ















ｖ

（３ａ）

Ｇｙ（ｓ）＝
Ｋｙ

Ｔｙｓ＋１

Ｋｙ ＝σｙ
Ｌｙ
π槡ｖ

Ｔｙ ＝
２Ｌｙ

槡３















ｖ

（３ｂ）

Ｇｚ（ｓ）＝
Ｋｚ

Ｔｚｓ＋１

Ｋｚ ＝σｚ
Ｌｚ
π槡ｖ

Ｔｚ ＝
２Ｌｚ

槡３















ｖ

（３ｃ）

式中：输入量为高斯白噪声，输出量为３个方向上
的湍流速度；Ｌｉ（ｉ＝ｘ、ｙ、ｚ）为湍流尺度；σｉ（ｉ＝ｘ、
ｙ、ｚ）为湍流强度；ｖ为载机工作速度。由于大气
湍流出现在任意高度上，且湍流尺度、速度随着载

机工作高度变化而变化
［２９３０］

，即载机的工作速

度、高度可作为大气湍流变化的观测量。工程模

拟法所建湍流模型主要应用在载机实时飞行环境

仿真平台的搭建。如高振兴
［３０］
建立飞行实时仿

真平台分析飞机穿越大气湍流的位置动态响应，

但是该方法并不涉及大气湍流对于机翼挠曲变形

的仿真分析。

数值模拟法是基于 ＣＦＤ仿真实现对大气湍
流及其影响下结构响应的模拟，常用 ＡＮＳＹＳ、Ｆｌｕ
ｅｎｔ、Ａｂａｑｕｓ、Ｎａｓｔｒａｎ等有限元软件实现。如陈
楠

［２５］
借助 Ｆｌｕｅｎｔ软件仿真计算某大型客机受大

气湍流载荷的结构响应，精度较高且计算方便。

上述３种空气扰动中，垂直风切变和阵风主
要对载机的起飞、降落阶段影响较大，在航空遥感

领域的应用过程中，往往在载机进入成像区域前

进行“８”字机动飞行，其目的是对 ＩｎＳＡＲ的高精
度运动补偿设备 ＰＯＳ进行在线标定，进一步消除
上述２种外部扰动形式及设备等其他因素对于载
机的影响。而大气湍流存在于任意高度上且为一

种复杂多变的随机扰动，在航空遥感系统的成像

工作段起主要影响。所以，本文基于工程模拟法

建立的 Ｄｒｙｄｅｎ模型分析可得 ＩｎＳＡＲ载机的 ２个
重要的工作状态量（工作速度及高度）引起大气

湍流变化，利用 ＣＦＤ与 ＣＳＭ技术对载机不同工
作状态下的大气湍流影响机翼挠曲变形进行仿真

分析并分层建模。

１．２　空气扰动影响因素仿真分析
１．１．３节提到影响大气湍流的主要因素有载

机工作速度及高度，所以本文将针对同一机翼结

构主要分析载机的工作速度和高度变化所对应的

大气湍流变化对于机翼挠曲变形的影响。

０４
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　第 １期 朱庄生，等：面向 ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模

１．２．１　仿真条件设置
建立如图４所示的机翼蒙皮骨架结构。蒙皮厚

度为２ｍｍ，骨架结构由翼梁、翼肋和桁条组成，图４
中从左端０．１ｍ处起每隔０．２ｍ分别为测点１～测点
１５；采用ＢＯＥＩＮＧ１０３翼型，翼弦为０．６ｍ，总长为３ｍ，
材料为铝合金７０７５，材料属性如表１所示。

基于有限元软件 ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ分析载
机工作速度、高度引起的大气湍流变化对机翼变

形量的影响，主要利用 ＩＣＥＭＣＦＤ软件、Ｆｌｕｅｎｔ模
块及 ＳｔａｔｉｃＳｔｒｕｃｔｕｒａｌ模块进行流固耦合求解。应
用 ＩＣＥＭＣＦＤ软件建立如图５所示的机翼飞行流
场网格区域，分为壁面区域、湍流入口区域、湍流

出口区域及机翼结构。在 Ｆｌｕｅｎｔ模块中计算机翼
不同工作状态下所受的气动载荷，湍流模型采用

单方程 ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型；气体设置为 ｃｏｎ
ｓｔａｎｔ，不同工作高度上的气体密度根据表 ２［２２］确
定；边界条件采用速度入口、压力出口条件，压力、

温度根据表２［２２］确定。在 ＳｔａｔｉｃＳｔｒｕｃｔｕｒａｌ模块中

图 ４　机翼模型

Ｆｉｇ．４　Ｗｉｎｇｍｏｄｅｌ

表 １　铝合金 ７０７５材料属性

Ｔａｂｌｅ１　Ａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ７０７５ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

参数 数值

密度／（ｇ·ｃｍ－３） ２．８１

极限抗拉强度／ＭＰａ ５２４

极限屈服强度／ＭＰａ ４５５

弹性模量／ＧＰａ ７１

泊松比 ０．３３

图 ５　机翼飞行流场区域

Ｆｉｇ．５　Ｗｉｎｇｆｌｉｇｈｔｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｒｅａ

将 Ｆｌｕｅｎｔ计算载荷施加在机翼上，计算机翼结构
应变及变形。

以载机工作高度 ３ｋｍ、速度 ２００ｍ／ｓ为例，
Ｆｌｕｅｎｔ计算蒙皮气动载荷及湍流速度变化，如图６
所示，ＳｔａｔｉｃＳｔｒｕｃｔｕｒａｌ计算骨架结构 Ｙ向（横向）
位移，如图７所示，图７中左端至右端的变化表示
机翼变形量的增大。

表 ２　不同工作高度上的大气物理参数［２２］

Ｔａｂｌｅ２　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇａｌｔｉｔｕｄｅｓ［２２］

工作高度／

ｋｍ

压力／

Ｐａ

温度

摄氏度 开尔文

密度／

（ｇ·ｃｍ－３）

２．０ ７９８１０ ２．３５ ２７５．５ １．００９
３．０ ７０５１０ －３．２５ ２６９．９ ０．９０８７
３．５ ６６１００ －６．２７ ２６６．８８ ０．８６２５
４．０ ６１９５０ －９．２９ ２６３．８６ ０．８１８１
４．５ ５８０７０ －１２．３ ２６０．８５ ０．７７５６
５．０ ５４４２０ －１５．３２ ２５７．８３ ０．７３４８
５．５ ５１０００ －１８．３４ ２５４．８１ ０．６９５６
６．０ ４７６８０ －２１．６２ ２５１．５３ ０．６５８９
６．５ ４４５２０ －２４．９７ ２４８．１８ ０．６２３７
７．０ ４１５８０ －２８．３２ ２４４．８３ ０．５９
７．５ ３８７７０ －３１．６５ ２４１．５ ０．５５７７
８．０ ３６０８０ －３５．０７ ２３８．０８ ０．５２６８

图 ６　机翼所受气动载荷及湍流速度变化

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｅｓｉｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓａｎｄ

ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎｗｉｎｇ

图 ７　机翼结构 Ｙ向位移

Ｆｉｇ．７　Ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．２．２　大气湍流影响机翼挠曲变形仿真分析
载机工作高度一定时，即大气密度、压力、温

度均未变化时，仅仅是工作速度变化影响大气湍

流，仿真３ｋｍ航高上 １５０ｍ／ｓ起每隔 ５ｍ／ｓ直至
２５０ｍ／ｓ的工作速度下大气湍流对机翼挠曲变形

１４
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的影响，结果如图８所示。
为分析航空遥感系统工作高度对机翼变形量

的影响，采用载机从 ２．５ｋｍ起每隔 ０．５ｋｍ到
６ｋｍ的工作高度变化，以及从 １２５ｍ／ｓ起每隔
２５ｍ／ｓ到 ３００ｍ／ｓ的工作速度变化来获取仿真数
据，具体的湍流参数按照表 ２设置。在此仅列出
测点１５的位移，如图９所示。

图 ８　不同工作速度时的机翼挠曲变形

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｓｐｅｅｄｓ

图 ９　不同工况下测点 １５的机翼挠曲变形

Ｆｉｇ．９　Ｗｉｎｇｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｔｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔ１５

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

可以看出，随着工作高度递增（压力减小），

位移量逐渐减小且近似一阶线性关系；综合图 ８
可看出，位移量随工作速度变化近似二阶关系。

下文将借助机翼受力变形模型并结合实验数据来

分析大气湍流对机翼挠曲变形的影响。

２　 模型建立及参数辨识

２．１　大气湍流影响机翼挠曲变形模型建立
ＩｎＳＡＲ载机的工作速度、高度变化将引起大

气湍流变化，由于湍流在飞行中测量难度较大，所

以本文将 ＩｎＳＡＲ载机的工作速度、高度作为输入
量，大气湍流作为未知中间量，机翼变形量作为输

出量，建立起载机不同工作速度、高度影响下的机

翼挠曲变形模型。

变形建模主要有机理建模法和测试分析法。

机理建模法根据对象特性分析其因果关系寻找内

部机理，所建模型具有物理数学意义。如詹斌
［３１］

通过分析石墨烯纳米金属基复合材料的变形机理

建立起其塑性变形模型。该方法一般基于大量简

化及假设前提，难度较大，不具有普适性。测试分

析法又称参数辨识法
［３２］
，是将研究对象特性视为

“黑箱”，只能利用大量表征系统规律和状态的实

验数据，运用统计方法建立与原始数据拟合度最

好的模型，所建模型在线校正能力强；该方法无需

了解系统机理，但需设计合理实验以获得系统最

大信息量。所以，通常采用机理分析结合参数辨

识法
［３３］
建立模型。如关永亮

［３４］
基于复合材料变

形机理综合参数辨识法建立起复合材料机翼的非

线性动力学变形模型。

对于本文建立机翼挠曲变形模型而言，首先

需要明确大气湍流与其引起的机翼所受载荷之间

的关系，其次需要明确机翼载荷与机翼挠曲变形

之间的关系，从而初步建立起机翼挠曲变形机理

模型，最后通过获取的仿真实验数据对模型进行

参数辨识并建立模型。

对于图４所示的机翼结构，蒙皮感受如图１０
所示的沿翼展分布载荷ｑＳ、翼弦分布载荷和ｑＣ，

图 １０　蒙皮表面气动载荷分布

Ｆｉｇ．１０　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｓｋｉｎｓｕｒｆａｃｅ
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　第 １期 朱庄生，等：面向 ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模

为飞机提供升力并将外载荷传递给骨架，并不是

主要的承力结构。对于骨架结构而言，桁条对蒙

皮起支撑作用，并承受由蒙皮传递的气动载荷；翼

肋保持机翼的气动外形并承受一定剪力；翼梁在

根部与机身相连，主要承受机翼的弯矩和剪

力
［３５］
，并且多节点 ＩｎＳＡＲ成像载荷主要分布在翼

梁上。综上，考虑骨架整体结构承受机翼的弯矩

和剪力，即 ＩｎＳＡＲ基线长度误差将直接取决于机
翼骨架结构的挠曲变形建模误差

［３］
。

实际情况下，翼梁结构与机身相连，形成一个

悬臂梁的状态，本文对于骨架整体结构也是基于

悬臂梁假设考虑的，受力变形情况如图１１所示。

图 １１　机翼骨架结构变形示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗｉｎｇｓｋｅｌｅｔｏｎ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

文献［３６］给出了悬臂梁在载荷 ｑ作用下与
其产生的横向弯曲位移（挠度）Ｗ之间的关系：
Ｗ（ｚ）＝ｐｗ（ｚ）ｑ （４）

式中：ｐｗ（ｚ）＝［（ｌ－ｚ）
４＋４ｌ３ｚ－ｌ４］／（２４ＥＩ），ｌ为

悬臂梁长度；ｚ为距固定端距离；Ｅ为弹性模量；Ｉ
为截面惯性矩。

根据梁的弯曲理论，距中性层距离 ｄ处的轴
向位移 Ｕ与该截面处挠度 Ｗ的关系为：Ｕ（ｚ，ｈ）＝

Ｗ
ｚ
ｄ，将式（４）代入计算可得：Ｕ（ｚ，ｄ）＝

ｐｗ
ｚ
ｑｄ，设

ｐＵ＝
ｐｗ
ｚ
ｄ，轴向位移为

Ｕ（ｚ）＝ｐＵ（ｚ）ｑ （５）
ＩｎＳＡＲ载机飞行工作过程中，机翼感受升力

载荷 ｑＬ＝ρＨＶ
２
ｒｓＣｌ／２，阻力载荷 ｑＤ＝ρＨＶ

２
ｒｓＣｄ／２，ρＨ

为载机所在工作高度的空气密度，Ｖｒ为载机工作
速度与湍流速度的相对值，ｓ为机翼面积，Ｃｌ和 Ｃｄ
分别为升力和阻力系数。

已知机翼蒙皮感受载荷ｑＬ、ｑＤ，以及载荷作用
下机翼变形量 Ｗ、Ｕ，并根据式（１）可确定载机工
作速度影响湍流速度。综上，初步建立起载机工

作速度引起大气湍流的变化所影响的机翼挠曲变

形模型为

Ｗ（ｚ）＝ＡＹ（ｚ）ｖ
Ｂ

（６）

Ｕ（ｚ）＝ＡＺ（ｚ）ｖ
Ｂ

（７）
式中：ＡＹ、ＡＺ项随机翼位置变化，与机翼材料、尺

寸及气动性能有关；ｖＢ体现骨架感受气动载荷的
大小，Ｂ为一常值，不随机翼位置变化，表示载机
工作速度、湍流速度对载荷的影响。由机翼受力

变形机理建立模型式（６）、式（７），借助实验数据
辨识模型参数可建立起载机工作速度影响机翼挠

曲变形模型；而工作高度影响湍流尺度、强度机理

复杂，只能借助参数辨识法建立。

２．２　基于回归分析的参数辨识
基于参数辨识法建立机翼挠曲变形模型的方

法主要有时序分析法和回归分析法。时序分析法

是对实验数据基于 ＡＲＭＡ模型、ＡＲ模型、ＭＡ模
型等研究分析、识别参数。如解春明等

［７］
将机翼

挠曲变形当作 ＡＲ模型，并利用卡尔曼滤波对其
进行在线补偿。该方法的局限性在于验证数据的

平稳有序性，重点是模型阶次 ｎ的选择，即考虑前
ｎ时刻对当前时刻的影响。对本文建立载机工作
高度与速度影响机翼挠曲变形的模型而言，并不

适用。

回归分析法是建立自变量与因变量观测值之

间的数学关系，从而由自变量的取值预测因变量。

如史志伟等
［３７］
基于回归分析借助风洞试验数据

建立起三角翼模型非定常气动特性模型。该方法

计算简单，可准确判断多个自变量对因变量的影

响和各个自变量之间的相关程度。

本文建立载机工作速度与高度自变量与机翼

挠曲变形因变量之间的数学关系，与利用回归分

析辨识参数的理论思想相契合，所以基于回归分

析法借助有限元仿真实验数据对机翼挠曲变形机

理模型辨识参数。

回归分析中，常用线性回归模型：ＬＲ（ｘｍ）＝
Ａｍ１ｘｍ ＋Ａｍ２；非 线 性 回 归 模 型：指 数 函 数

ＮＲ（ｘｍ）＝Ａｍ１ｅ
－Ａｍ２／ｘｍ、ＮＲ（ｘｍ）＝Ａｍ１ｅ

Ａｍ２ｘｍ（Ａｍ１＞
０），对数函数 ＮＲ（ｘｍ）＝Ａｍ１ｌｇ（１＋ｘｍ），幂函数

ＮＲ（ｘｍ）＝Ａｍ１ｘｍ
Ａｍ２等。利用回归分析可对同一组

数据拟合出多种不同模型，常用相关指数 Ｒ２及
残差平方和 ＳＳＥ选择最优拟合模型，ＳＳＥ越小及
Ｒ２越接近 １，说明实际数据与预测值越相近，拟
合程度就越好。

根据上述分析，对于载机工作速度影响下的

机翼挠曲变形模型，直接利用非线性模型中的辨

识参数建立模型；对于工作高度变化所引起的大

气湍流影响下的机翼挠曲变形模型，利用上述回

归模型进行拟合处理，选择与原始实验数据拟合

程度最好的模型进行下一步的计算及预测。
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２．３　大气湍流影响载机挠曲变形模型建立
对于３ｋｍ工作高度上载机工作速度变化的

实验数据，借助幂函数 ｕ＝ＡｖＢ辨识参数建立起载
机工作速度影响机翼挠曲变形模型，在此列出机

翼骨架结构上测点２、测点 ７、测点 １２、测点 １５的
Ｙ向位移数据依据 ｕ＝ＡｖＢ 的参数辨识结果，如
表３所示。

对比表３中３个不同拟合模型，根据 ＳＳＥ越
小和 Ｒ２越接近１的判断准则选择最优拟合模型，
确定 ＩｎＳＡＲ载机在 ３ｋｍ工作高度上工作速度从
１５０ｍ／ｓ变化至２５０ｍ／ｓ的情况下，Ｙ向、Ｚ向机翼
变形量满足：

Ｗ（ｚ）＝ＡＹ（ｚ）ｖ
２．０１５

（８）

Ｕ（ｚ）＝ＡＺ（ｚ）ｖ
２．０１５

（９）
式中：ＡＹ、ＡＺ 项与机翼测点位置、机翼结构的材

料、尺寸及气动性能有关；ｖ２．０１５项体现载机工作速
度和湍流速度与机翼承受载荷间的关系。

对于建立工作高度影响机翼挠曲变形模型而

言，高度仅仅体现压力、温度和密度的变化，所以

该模型转换为容易测量获取的不同工作高度上所

对应的压力值与机翼变形量之间的关系。对同一

工作高度２．５～６ｋｍ上载机工作速度变化引起的
机翼变形数据进行处理，发现均满足式（８）和
式（９），仅系数 ＡＹ、ＡＺ发生变化，变化趋势如图 １２
所示。可以看出，ＡＹ、ＡＺ随高度变化趋势保持一
致且近似一阶关系，与距固定端距离 ｚ关系近似
三阶关系。

选择测点２、测点７、测点 １２、测点 １５的 Ｙ向
位移进行参数辨识，统计结果如表４所示。

表 ３　载机工作速度影响的参数辨识结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｃａｒｒｉｅｒｓｐｅｅｄ

测点 ｕ＝Ａｖ２ Ｒ２ ＳＳＥ

２ ｕ＝６．４９２×１０－７ｖ２ １．０００ ７．２２×１０－１０

７ ｕ＝１．００１×１０－６ｖ２ １．０００ １．５７×１０－７

１２ ｕ＝２．４０７×１０－６ｖ２ １．０００ ８．９６×１０－７

１５ ｕ＝３．４２４×１０－６ｖ２ １．０００ １．８２×１０－６

测点 ｕ＝Ａｖ２．０１４ Ｒ２ ＳＳＥ

２ ｕ＝６．０２２×１０－８ｖ２．０１４ １．０００ １．３３×１０－１１

７ ｕ＝９．２８４×１０－７ｖ２．０１４ １．０００ １．５２×１０－９

１２ ｕ＝２．２３３×１０－６ｖ２．０１４ １．０００ ７．６７×１０－９

１５ ｕ＝３．１７６×１０－６ｖ２．０１４ １．０００ １．５２×１０－８

测点 ｕ＝Ａｖ２．０１５ Ｒ２ ＳＳＥ

２ ｕ＝５．９９×１０－８ｖ２．０１５ １．０００ ４．５７×１０－１２

７ ｕ＝９．２３４×１０－７ｖ２．０１５ １．０００ ３．３４×１０－１１

１２ ｕ＝２．２２１×１０－６ｖ２．０１５ １．０００ １．７４×１０－９

１５ ｕ＝３．１５９×１０－６ｖ２．０１５ １．０００ ２．９８×１０－９

图 １２　高度变化时的 ＡＹ、ＡＺ系数

Ｆｉｇ．１２　ＡＹａｎｄＡＺａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ

表 ４　载机工作高度影响的参数辨识结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｃａｒｒｉｅｒ’ｓｗｏｒｋｉｎｇｈｅｉｇｈｔ

测点 指数函数 ｕ＝ａｅｂＰ Ｒ２ ＳＳＥ

２ ｕ＝２．２８６×１０－８ｅ１．３６８×１０
－５Ｐ ０．９９６ １．４２×１０－１８

７ ｕ＝３．５２２×１０－７ｅ１．３６８×１０
－５Ｐ ０．９９６ ３．５２×１０－１６

１２ ｕ＝８．４６７×１０－７ｅ１．３６９×１０
－５Ｐ ０．９９６ ２．０５×１０－１５

１５ ｕ＝１．２０５×１０－６ｅ１．３６８×１０
－５Ｐ ０．９９６ ４．１６×１０－１５

测点 线性模型 ｕ＝ａＰ＋ｂ Ｒ２ ＳＳＥ

２ ｕ＝７．２７Ｐ×１０－１３＋８．６９６×１０－９ １．０００ ５．０８×１０－２０

７ ｕ＝１．１２１Ｐ×１０－１１＋１．３３９×１０－７ １．０００ １．５１×１０－１７

１２ ｕ＝２．６９６Ｐ×１０－１１＋３．２１５×１０－７ １．０００ ９．１６×１０－１７

１５ ｕ＝３．８３４Ｐ×１０－１１＋４．５８５×１０－７ １．０００ １．８９×１０－１６

测点 幂函数 ｕ＝ａＰ０．８３３ Ｒ２ ＳＳＥ

２ ｕ＝５．４８４×１０－１２Ｐ０．８３３ １．０００ ８．６０×１０－２１

７ ｕ＝８．４５４×１０－１１Ｐ０．８３３ １．０００ ２．８２×１０－１８

１２ ｕ＝２．０３３×１０－１０Ｐ０．８３３ １．０００ １．８０×１０－１７

１５ ｕ＝２．８９２×１０－１０Ｐ０．８３３ １．０００ ３．７４×１０－１７

　　对比表４中模型，根据 ＳＳＥ越小及 Ｒ２越接近
１的判断准则，确定工作高度变化时系数 ＡＹ、ＡＺ
满足：

ＡＹ ＝ａＹＰ
０．８３３

（１０）

ＡＺ ＝ａＺＰ
０．８３３

（１１）

ａＹ（ｚ）＝－７．７４ｚ
３×１０－１２＋５．１ｚ２×１０－１１＋

　　１．３５ｚ×１０－１１－２．５０×１０－１２ （１２）
ａＺ（ｚ）＝２．８６ｚ

３×１０－１３－２．２９ｚ２×１０－１２＋

　　６．０１ｚ×１０－１２－１．１８６×１０－１３ （１３）
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　第 １期 朱庄生，等：面向 ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模

式中：ａＹ、ａＺ随机翼结构及测点位置 ｚ变化；Ｐ表
示不同工作高度上的压力。

综上，载机工作高度以及工作速度影响机翼

挠曲变形模型可表示为

Ｗ（ｚ）＝ａＹ（ｚ）Ｐ
０．８３３ｖ２．０１５ （１４）

Ｕ（ｚ）＝ａＺ（ｚ）Ｐ
０．８３３ｖ２．０１５ （１５）

式中：Ｐ、ｖ项为与机翼载荷大小相关量。

３　仿真实验

３．１　基于建立模型的机翼挠曲变形误差仿真
分析

　　利用式（１４）、式（１５），对于不工作高度、不同
工作速度下变形数据进行预测计算，表 ５和表 ６
列出了测点７、测点１２、测点１５的变形数据。

表 ５　本文模型预测 Ｙ向变形

Ｔａｂｌｅ５　Ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄｂｙ

ｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌ

工作

速度／
（ｍ·ｓ－１）

工作

高度

／ｋｍ

ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ
Ｙ向变形量／ｍｍ

本文模型

Ｙ向变形量／ｍｍ

测点７测点１２测点１５测点７测点１２测点１５

２５０ １．５ ３．８５ ４．３８ ４．３０ ３．８５ ４．３７ ４．３１

２００

１．５ ２．４５ ２．７９ ２．７４ ２．４６ ２．７９ ２．７５
２．０ ２．３３ ２．６５ ２．６０ ２．３３ ２．６５ ２．６１
６．５ １．４４ １．６３ １．６１ １．４３ １．６３ １．６１
７．０ １．３６ １．５４ １．５２ １．３５ １．５４ １．５２
７．５ １．２８ １．４６ １．４４ １．２８ １．４５ １．４３
８．０ １．２１ １．３８ １．３６ １．２０ １．３７ １．３５

１８５ ２．５ １．８９ ２．１５ ２．１２ １．８９ ２．１５ ２．１２

２３５ ２．５ ３．０７ ３．４８ ３．４４ ３．０６ ３．４８ ３．４４

２８５ ２．５ ４．５２ ５．１４ ５．０７ ４．５２ ５．１４ ５．０７

表 ６　本文模型预测 Ｚ向变形

Ｔａｂｌｅ６　Ｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄｂｙ

ｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌ

工作

速度／
（ｍ·ｓ－１）

工作

高度／
ｋｍ

ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ
Ｚ向变形量／ｍｍ

本文模型

Ｚ向变形量／ｍｍ

测点７测点１２测点１５测点７测点１２测点１５

２５０ １．５ ７３．３６ １７６．３６２５０．８３ ７３．２４ １７６．１４２５０．５６

２００

１．５ ４６．８０ １１２．４８１５９．９７ ４６．７２ １１２．３５１５９．８２
２．０ ４４．４４ １０６．８１１５１．９１ ４４．３７ １０６．６９１５１．７７
６．５ ２７．３１ ６５．６７ ９３．４１ ２７．２８ ６５．６１ ９３．３３
７．０ ２５．８１ ６２．０８ ８８．３１ ２５．７７ ６１．９８ ８８．１７
７．５ ２４．３８ ５８．６４ ８３．４３ ２４．３１ ５８．４７ ８３．１７
８．０ ２３．０１ ５５．３５ ７８．７５ ２２．９０ ５５．０７ ７８．３４

１８５ ２．５ ３６．０４ ８６．６６１２３．２８ ３６．０１ ８６．６０１２３．１９

２３５ ２．５ ５８．３６ １４０．３４１９９．６３ ５８．３２ １４０．２４１９９．４９

２８５ ２．５ ８６．０５ ２０６．９２２９４．３６ ８６．０２ ２０６．８６２９４．２６

３．２　基于模态叠加原理的机翼挠曲变形误差仿
真分析

　　对于本文所建模型，适用于已知 ＩｎＳＡＲ载机
工作速度、高度的机翼挠曲变形量的计算，本文借

助模态叠加原理（又称模态法）对其适用性及精

度进行验证。模态叠加原理
［３８］
基于载荷作用下

结构应变响应估计位移，存在：

Ｄ ＝ＤＳＴ·Ｓ （１６）
式中：Ｄ为待估计位移值；Ｓ为测点应变值；ＤＳＴ
为应变、位移转换矩阵，轴向位移矩阵 ＤＳＴｕ＝

［ｕ］（［ψｕ］
Ｔ
［ψｕ］）

－１
［ψｕ］

Ｔ
，横向位移矩阵

ＤＳＴω＝［ω］（［ψｕ］
Ｔ
［ψｕ］）

－１
［ψｕ］

Ｔ
，［ｕ］、［ψｕ］

和［ω］分别为轴向应变、位移和横向位移矩阵。
利用 ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ模态分析可获得骨

架 结构的应变、位移模态，如图１３所示。基于仿

图 １３　骨架结构的应变、位移模态

Ｆｉｇ．１３　Ｓｋｅｌｅｔｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｔｒａｉｎａｎｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｍｏｄｅ
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真分析最终计算出 ＤＳＴ矩阵。将仿真获取的应
变值利用式（１６）便可估计 Ｙ向、Ｚ向位移。表 ７
和表８列出了不同飞行条件下测点 ７、测点 １２、测
点１５利用模态叠加原理的计算结果。

表 ７　Ｙ向变形模态叠加原理计算结果

Ｔａｂｌｅ７　Ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ

ｍｏｄａｌｓｕｐｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

工作

速度／
（ｍ·ｓ－１）

工作

高度／
ｋｍ

ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ
Ｙ向变形量／ｍｍ

模态叠加原理

Ｙ向变形量／ｍｍ

测点７测点１２测点１５测点７测点１２测点１５

２５０ １．５ ３．８５ ４．３８ ４．３０ ３．８５ ４．３７ ４．３０

２００

１．５ ２．４５ ２．７９ ２．７４ ２．４５ ２．７９ ２．７４
２．０ ２．３３ ２．６５ ２．６０ ２．３３ ２．６５ ２．６０
６．５ １．４４ １．６３ １．６１ １．４４ １．６３ １．６１
７．０ １．３６ １．５４ １．５２ １．３６ １．５４ １．５２
７．５ １．２８ １．４６ １．４４ １．２８ １．４６ １．４４
８．０ １．２１ １．３８ １．３６ １．２１ １．３８ １．３６

１８５ ２．５ １．８９ ２．１５ ２．１２ １．８９ ２．１５ ２．１２

２３５ ２．５ ３．０７ ３．４８ ３．４４ ３．０７ ３．４９ ３．４３

２８５ ２．５ ４．５２ ５．１４ ５．０７ ４．５２ ５．１４ ５．０６

表 ８　Ｚ向变形模态叠加原理计算结果

Ｔａｂｌｅ８　Ｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ

ｍｏｄａｌｓｕｐｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

工作

速度／
（ｍ·ｓ－１）

工作

高度／
ｋｍ

ＡＮＳＹＳＷｏｒｋｂｅｎｃｈ
Ｚ向变形量／ｍｍ

模态叠加原理

Ｚ向变形量／ｍｍ

测点７测点１２测点１５测点７测点１２测点１５

２５０ １．５ ７３．３６ １７６．３６２５０．８３ ７３．２４ １７６．０３２５０．３１

２００

１．５ ４６．８０ １１２．４８１５９．９７ ４６．７０ １１２．２３１５９．５４
２．０ ４４．４４ １０６．８１１５１．９１ ４４．３５ １０６．５８１５１．５２
６．５ ２７．３１ ６５．６７ ９３．４１ ２７．２８ ６５．６０ ９３．３１
７．０ ２５．８１ ６２．０８ ８８．３１ ２５．８０ ６２．０２ ８８．２４
７．５ ２４．３８ ５８．６４ ８３．４３ ２４．３７ ５８．６０ ８３．３７
８．０ ２３．０１ ５５．３５ ７８．７５ ２３．０１ ５５．３２ ７８．７２

１８５ ２．５ ３６．０４ ８６．６６１２３．２８ ３６．００ ８６．５６１２３．１３

２３５ ２．５ ５８．３６ １４０．３４１９９．６３ ５８．３１ １４０．１８１９９．４０

２８５ ２．５ ８６．０５ ２０６．９２２９４．３６ ８５．９７ ２０６．７０２９４．０２

３．３　仿真结果及分析
从表５～表 ８可知，利用本文模型及模态叠

加原理计算 Ｙ向、Ｚ向位移与 ＡＮＡＹＳ仿真有一定
误差。表９列出了２种方法的计算误差。

从表９可以看出，利用模态叠加原理及参数
辨识建立模型计算横向最大误差均在 ０．６ｍｍ以
内，轴向最大误差均在 ０．０１５ｍｍ以内，即利用模
态叠加原理与回归预测２种方法均能很好地估

表 ９　本文模型与模态叠加原理计算误差值对比

Ｔａｂｌｅ９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｒｒｏｒｖａｌｕｅｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ

ｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌａｎｄｍｏｄａｌｓｕｐｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

工作

速度／
（ｍ·
ｓ－１）

工作

高度／
ｋｍ

Ｙ向 Ｚ向

ＡＮＳＹＳ
仿真

位移／
ｍｍ

模态

叠加

原理

误差／
ｍｍ

本文模

型误差／
ｍｍ

ＡＮＳＹＳ
仿真

位移／
ｍｍ

模态

叠加

原理

误差／
ｍｍ

本文

模型

误差／
ｍｍ

２５０ １．５ ４．３０ ０．００４ ０．０１１ ２５０．８３ ０．５２０ ０．３０３

２００

１．５ ２．７４ ０．００４ ０．０１３ １５９．９７ ０．４２６ ０．１８２
２．０ ２．６０ ０．００４ ０．０１１ １５１．９１ ０．３８８ ０．１６９
６．５ １．６１ ０．００２ ０．００２ ９３．４１ ０．１０１ ０．０８４
７．０ １．５２ ０．００２ ０．００４ ８８．３１ ０．０７８ ０．１４６
７．５ １．４４ ０．００２ ０．００７ ８３．４３ ０．０５４ ０．２５１
８．０ １．３６ ０．００２ ０．０１０ ７８．７５ ０．０３１ ０．４１５

１８５ ２．５ ２．１２ ０．００２ ０．００２ １２３．２８ ０．１５５ ０．０９１

２３５ ２．５ ３．４４ ０．００３ ０．００３ １９９．６３ ０．２３２ ０．１４８

２８５ ２．５ ５．０７ ０．００４ ０．００３ ２９４．３６ ０．３４１ ０．１０９

计出 Ｙ向、Ｚ向位移量，既验证了本文方法的可行
性，又对比了２种方法的计算精度。

４　实测实验

４．１　实验系统及步骤
为验证本文方法，搭建起如图１４所示的机翼

结构分布式光纤光栅测量系统，将 ＩｎＳＡＲ载机在
不同大气湍流情况下所承受气动载荷转换为对机

翼结构施加不同加载量。以 ０．５ｋｇ每隔 ０．５～
５ｋｇ的加载量代表３ｋｍ工作高度上 １５０ｍ／ｓ起每
隔１０ｍ／ｓ直至 ２４０ｍ／ｓ工作速度的机翼所受载
荷；仿真实验中不同湍流扰动下的机翼变形量由

ＡＮＳＹＳ直接计算获取，本节实验利用光纤光栅传
感器实时获取其变形量；由此建立起湍流扰动模

拟加载量与机翼变形量之间的映射关系，从而进

行预测计算。

在机翼结构上进行加载实验，如图１５所示，

图 １４　实验室机翼结构

Ｆｉｇ．１４　Ｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｌａｂｏｒａｔｏｒｙ
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　第 １期 朱庄生，等：面向 ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模

图 １５　机翼加载实验

Ｆｉｇ．１５　Ｌｏａｄｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｉｎｗｉｎｇ

在实验过程中从０．５ｋｇ开始，每次以 ０．５ｋｇ的重
量递增直到５ｋｇ，每次加载保持静止状态５ｍｉｎ以
上，利用光纤光栅测量加载过程中的应变变化及

双全站仪测量系统测量２个靶标测点的位移量。
４．２　实验结果及分析

对悬臂梁进行１０次加载，全站仪测量２个靶
标点的位移量如表１０所示。

利用光纤光栅测量应变量并借助模态叠加原

理计算可得加载过程当中的位移变化，并利用前

７次加载基于模态值进行非线性回归分析建立模
型，拟合值如图１６所示。预测计算在机翼上施加
３９．２、４４．１、４９Ｎ的位移值，与全站仪测量值进行
对比计算，结果如表１１所示。

表 １０　全站仪测量值

Ｔａｂｌｅ１０　Ｔｏｔａｌｓｔａｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｖａｌｕｅｓ

加载／Ｎ
Ｙ向位移／ｍｍ Ｚ向位移／ｍｍ

测点１ 测点２ 测点１ 测点２

４．９ －０．１８ －０．１８ －２．９７ －４．５０

９．８ －０．３４ －０．４２ －５．７０ －８．７０

１４．７ －０．５６ －０．５７ －８．５１ －１３．０１

１９．６ －０．７９ －０．８４ －１１．４５ －１７．４９

２４．５ －０．９６ －１．０６ －１４．１７ －２１．６６

２９．４ －１．１４ －１．３２ －１６．９５ －２５．９３

３４．３ －１．３６ －１．５５ －１９．６６ －２９．９８

３９．２ －１．５７ －１．８１ －２２．４５ －３４．２４

４４．１ －１．７７ －２．０４ －２５．１３ －３８．３０

４９ －２．０６ －２．２８ －２７．８８ －４２．３２

　　从表１１可以看出，利用模态值与全站仪测量
值对比，Ｙ向、Ｚ向误差均在 ０．３５ｍｍ以内，既验
证了本文方法的可行性，又验证了光纤光栅测量

机翼挠曲变形的精度。

图 １６　模态值与拟合模型值对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｏｄａｌａｎｄｆｉｔｔｅｄｖａｌｕｅｓ

表 １１　预测值与全站仪测量值对比

Ｔａｂｌｅ１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｅｄａｎｄ

ｔｏｔａｌｓｔａｔｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｖａｌｕｅｓ

测点 加载／Ｎ

Ｙ向位移／ｍｍ Ｚ向位移／ｍｍ

全站仪

测量值

本文

方法

预测值

绝对

误差

全站仪

测量值

本文

方法

预测值

绝对

误差

测点１
３９．２ －１．５７ －１．５１ ０．０６ －２２．４５ －２２．５２０．０７
４４．１ －１．７７ －１．７８ ０．０１ －２５．１３ －２５．０８０．０５
４９ －２．０６ －２．０６ ０ －２７．８８ －２７．５７０．３１

测点２
３９．２ －１．８１ －１．８４ ０．０３ －３４．２４ －３４．４１０．１７
４４．１ －２．０４ －２．０９ ０．０５ －３８．３　 －３８．３９０．０９
４９　 －２．２８ －２．３４ ０．０６ －４２．３２ －４２．３１０．０１

５　结　论

本文通过仿真分析了大气湍流对多节点 Ｉｎ
ＳＡＲ系统的载机机翼挠曲变形的影响，提出了一
种基于机理建模综合参数辨识方法建立湍流影响

机翼挠曲变形模型的方法，利用基于模态叠加原

理的结构变形估计方法对其进行验证计算，并在

实验室搭建起机翼挠曲变形测量系统对本文方法

进行实验验证。

７４
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　　１）对不同工作高度、速度下的大气湍流仿真
实验，构建了影响大气湍流因素与机翼结构挠曲

变形之间的数学关系，从而实现将湍流对机翼挠

曲变形的影响量化并建模分析以及预测。

２）与传统的大气湍流对于机翼挠曲变形影
响的随机理论建模分析相比，本文方法借助大量

仿真实验数据作为计算基础，提高了所建模型的

可靠性。

本文的主要目的是基于工作高度、速度量测

量来构建大气湍流与机翼挠曲变形量间的映射关

系，其研究思路和研究方法对所有机翼结构具有

普适性和推广性。但是，针对不同机翼结构，其升

力、阻力等相关系数不同，以及在同等外力条件

下，机翼变形量也不同；所以，针对不同的机翼结

构本文所建模型系数应有所调整，这也是后续的

重点研究工作。
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Ｓｅｎｓｉｎｇ Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２００２：

１７０２１７０４．

［１８］ＳＲＥＮＮＭ，ＭＡＲＴＩＮＪＭ，ＺＥＢＫＥＲＨＡ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｅｖａｌ

ｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＮＡＳＡ／ＪＰＬＴＯＰＳＡＲａｃｒｏｓｓｔｒａｃｋｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｉｃ

ＳＡＲｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅ

Ｓｅｎｓｉｎｇ，１９９５，３３（２）：３８３３９１．

［１９］李道京．毫米波干涉合成孔径雷达［Ｊ］．高科技与产业化，

２０１３，９（１１）：４０４３．

ＬＩＤＪ．Ｍｉｌｌｉｍｅｔｅｒｗａｖｅｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｒａｄａｒ

［Ｊ］．ＨｉｇｈＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ＆Ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｉｚａｔｉｏｎ，２０１３，９（１１）：４０４３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］黄刚，刘力荣，史雪静，等．国产机载微型 ＩｎＳＡＲ系统的

ＤＥＭ精度分析［Ｊ］．测绘科学，２０１７，４２（８）：１２８１３３．

ＨＵＡＮＧＧ，ＬＩＵＬＲ，ＳＨＩＸＪ，ｅｔａｌ．ＡｃｃｕｒａｃｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆＤＥＭ

ｂａｓｅｄｏｎｄｏｍｅｓｔｉｃａｉｒｂｏｒｎｅｍｉｎｉＩｎＳＡＲｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅｏｆ
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　第 １期 朱庄生，等：面向 ＩｎＳＡＲ的空气扰动影响机翼挠曲变形建模

ＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，２０１７，４２（８）：１２８１３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］朱庄生，郭韬．分布式 ＰＯＳ传递对准对 ＩｎＳＡＲ干涉测量影

响的分析［Ｊ］．中国惯性技术学报，２０１４，２２（４）：４３２４３８．

ＺＨＵＺＳ，ＧＵＯＴ．ＥｆｆｅｃｔｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＰＯＳｔｒａｎｓｆｅｒａｌｉｇｎｍｅｎｔ

ｏｎＩｎＳＡＲｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｉｃｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｉｎｅｓｅ

ＩｎｅｒｔｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，２２（４）：４３２４３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］中国人民解放军总装备部．中国参考大气（地面 ～８０ｋｍ）：

ＧＪＢ５６０１—２００６［Ｓ］．北 京：总 装 备 部 军 标 出 版 发 行

部，２００６．

ＰＬＡＧｅｎｅｒａｌＡｒｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ．Ｃｈｉｎａｒｅｆｅｒｅｎｃｅａｔｍｏｓ

ｐｈｅｒｅ（ｇｒｏｕｎｄ～８０ｋｍ）：ＧＪＢ５６０１—２００６［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｇｅｎ

ｅｒａｌＡｒｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔＭｉｌｉｔａｒｙＳｔａｎｄａｒｄＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＤｅｐａｒｔ

ｍｅｎｔ，２００６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］胡明宝，肖文建．风廓线雷达中风切变分析方法的初步研究

［Ｊ］．气象科学，２０１０，３０（４）：５１０５１５．

ＨＵＭＢ，ＸＩＡＯＷ Ｊ．Ｔｈｅｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｓｔｕｄｙｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ

ｏｆｗｉｎｄｓｈｅａｒｕｓｉｎｇｗｉｎｄｐｒｏｆｉｌｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＭｅｔｅｏｒｏ

ｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１０，３０（４）：５１０５１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］张序，刘岷江．飞行中风切变的判断及处置［Ｊ］．航空安全，

２００８（６）：６２６４．

ＺＨＡＮＧＸ，ＬＩＵＭＪ．Ｊｕｄｇｅｍｅｎｔａｎｄｈａｎｄｌｉｇｏｆｗｉｎｄｓｈｅａｒｄｕｒ

ｉｎｇｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．Ｓａｆｅｔｙ＆Ｓｅｃｕｒｉｔｙ，２００８（６）：６２６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］陈楠．某大型客机受突风载荷作用产生的非定常气动力计

算［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１３．

ＣＨＥＮＮ．Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｅｆｆｅｃｔｅｄｂｙ

ｇｕｓｔｓｕｐｏｎａｎａｉｒｌｉｎｅｒ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ＥＴＫＩＮＢ．Ｔｕｒｂｕｌｅｎｔｗｉｎｄａｎｄｉｔｓｅｆｆｅｃｔｏｎｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｉｒｃｒａｆｔ，２０１２，１８（５）：３２７３４５．

［２７］赵震炎，肖业伦，施毅坚．Ｄｒｙｄｅｎ大气紊流模型的数字仿真

技术［Ｊ］．航空学报，１９８６，７（５）：４３３４４３．

ＺＨＡＯＺＹ，ＸＩＡＯＹＬ，ＳＨＩＹＪ．ＡｄｉｇｉｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒＤｒｙ

ｄｅｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，１９８６，７（５）：４３３４４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２８］高静，洪冠新，梁灶清．ＶｏｎＫａｒｍａｎ模型三维大气紊流仿真

理论与方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１２，３８（６）：

７３６７４０．

ＧＡＯＪ，ＨＯＮＧＧＸ，ＬＩＡＮＧＺＱ．Ｔｈｅｏｒｙａｎｄｍｅｔｈｏｄｏｆｎｕｍｅｒｉ

ｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒ３ＤａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｆｉｅｌｄｂａｓｅｄｏｎＶｏｎ

Ｋａｒｍａｎｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ

ａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，３８（６）：７３６７４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］ＴＡＴＯＭＦＢ，ＳＭＩＴＨＳＲ，ＦＩＣＨＴＬＧＨ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｔｍｏｓ

ｐｈｅｒｉｃｔｕｒｂｕｌｅｎｔｇｕｓｔｓａｎｄｇｕｓｔｇｒａｄｉｅｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒ

ｃｒａｆｔ，１９８１，１９（４）：２６４２７１．

［３０］高振兴．复杂大气扰动下大型飞机飞行实时仿真建模研究

［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００９．

ＧＡＯＺＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｒｅａｌｔｉｍｅｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｌａｒｇｅａｉｒ

ｃｒａｆｔｉｎｃｏｍｐｌｅｘａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］詹斌．石墨烯增强纳米复合材料变形机理与力学建模研究

［Ｄ］：杭州：浙江大学，２０１８．

ＺＨＡＮＢ．Ｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ ａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｇｒａ

ｐｈｅｎｅｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｎａｎｏｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３２］ＡＮＧＥＲＥＲＢＴ，ＨＩＮＴＺＣ，ＳＣＨＲＯＤＥＲＤ．Ｏｎｌｉｎｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａ

ｔｉｏｎｏｆａｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ｐｒａｃｔｉｃｅ，２００４，１２（１１）：１４６５１４７８．

［３３］ＳＯＬＨ，ＨＵＡＨ，ＶＩＳＳＣＨＥＲＪＤ，ｅｔａｌ．Ａｍｉｘｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌ／ｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｔｈｅｎｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｆｉｂｒｅｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．

ＮＤＴ＆ＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，１９９７，３０（２）：８５９１．

［３４］关永亮．复合材料无人机结构和飞行动力学关键技术研究

［Ｄ］．北京：中国科学院大学，２０１７．

ＧＵＡＮＹＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｋｅｙｔｅｃｎｏｌｏｇｉｅｓｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎｄｆｌｉｇｈｔ

ｄｙｎａｍｉｃｓｆｏｒａｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ［Ｄ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［３５］张立．机翼结构的多约束拓扑优化方法及其应用研究［Ｄ］．

沈阳：沈阳航空航天大学，２０１７．

ＺＨＡＮＧＬ．Ｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｓｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｗｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｄ］．Ｓｈｅｎｙａｎｇ：ＳｈｅｎｙａｎｇＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３６］刘鸿文．材料力学［Ｍ］．４版．北京：高等教育出版社，２００４：

１８８１９０．

ＬＩＵＨＷ．Ｍｅｃｈａｎｉｃｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｍ］．４ｔｈｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｈｉｇｈｅｒ

ＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２００４：１８８１９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３７］史志伟，倪芳原，陈永亮．基于两步线性回归的状态空间模

型建立与验证［Ｊ］．空气动力学学报，２０１３，３１（６）：６９９７０３．

ＳＨＩＺＷ，ＮＩＦＹ，ＣＨＥＮＹＬ．Ｔｈｅｓｔａｔｅｓｐａｃｅｍｏｄｅｌｓｂａｓｅｄｏｎ

ｔｗｏｓｔｅｐｌｉｎｅａｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉ

ｃａ，２０１３，３１（６）：６９９７０３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３８］ＫＩＭＨＩ，ＫＡＮＧＬＨ，ＨＡＮＪＨ．Ｓｈａｐｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｓｔｒｉｂｕ

ｔｅｄｆｉｂｅｒＢｒａｇｇｇｒａｔｉｎｇｓｅｎｓｏｒｓｆｏｒｒｏｔａｔｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．Ｓｍａｒｔ

Ｍａｔｅｒｉａｌｓ＆Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１１，２０（３）：０３５０１１．

　作者简介：

　朱庄生　男，博士，副研究员。主要研究方向：惯性导航／组合

导航、静动态变形 ＧＮＳＳ／光学／惯性精密测量技术。

张萌　女，硕士研究生。主要研究方向：静动态机翼变形测量、

惯性导航／组合导航。
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航天器多通道近场无线能量传输系统设计

刘治钢１，朱立颖１，，张晓峰１，杨世春２，刘卿君２，３

（１．北京空间飞行器总体设计部，北京 １０００９４；　２．北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３；

３．北京林业大学 工学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对航天领域空间交会对接、航天器配电、在轨服务与维护等领域对无缆化
的需求，提出了多通道近场无线能量传输系统，建立了多通道磁耦合近场无线能量传输系统数

学模型，分析了影响系统传输效率的重要参数，并对关键参数对系统效率的影响进行了仿真分

析。通过线圈高效耦合设计，实现了多通道近场无线能量传输系统的效率最优。所提系统解

决了能量的无线传输，并实现多负载接收的问题。通过一台 １０００Ｗ多通道近场无线能量传
输样机进行了实验研究，结果表明，所提多通道近场无线能量传输装置具有传输效率高的特

点，解决了航天器无线能量传输的多负载问题。

关　键　词：大功率；高效率；升降压变换器；控制；过渡
中图分类号：Ｖ１９；ＴＭ４６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００５１０９

　　近场无线能量传输以其传输效率高、易轻小
型化、传输距离适中、便于组网等特点满足了多领

域电力的能源供应需求
［１３］
。伴随着电子器件、

功率转换及测控技术的发展，近场无线能量传输

技术在传输距离、转换效率、安全性等方面逐渐取

得进展，研究和应用发展迅猛，在工业机器人恶劣

环境下作业、无线传感网络、电动汽车、家用电器、

人体植入器件等领域都开展了广泛研究，具有广

泛的应用前景。

在航天领域，近场无线能量传输技术属于前沿

技术
［４］
。近场无线能量传输技术应用于航天领域

可颠覆现有的能源模式，有望解决有线电缆在空间

交会对接、空间机械臂关节供电、航天器配电、在轨

服务与维护等应用中可靠性差、易打火等问题。

近场无线能量传输技术在航天器配电或在轨

服务与维护中应用，单通道近场无线能量传输无

法满足需求。航天器配电设计多为源端由太阳电

池阵供电，副端为多个载荷供电，因此，需要采用

多通道近场无线能量传输技术。

对于多通道磁耦合系统而言，不同的接收线

圈能量与其通过的磁通量相关，也对其他接收线

圈位置、尺寸、互感系数等存在耦合关系
［５８］
。航

天器设计对设备质量及功耗有严格要求，因此，如

何提高多通道磁耦合无线传输系统的传输效

率
［９］
，是系统应用需要解决的重要问题之一。

针对上述问题，本文提出了多通道近场无线

能量传输系统，建立了多通道磁耦合近场无线能

量传输系统数学模型，仿真分析了多通道近场无

线能量传输系统传输效率的关键参数。通过线圈

高效耦合设计，实现多通道近场无线能量传输系

统在传输过程中始终保持功率传输能力，保持传

输效率最优，并通过样机加以验证。

１　系统设计

多通道近场无线能量传输系统组成如图１所
示。原边部分包括高频逆变电路、谐振电容、控制

qwqw
新建图章
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图 １　多通道近场无线能量传输系统

Ｆｉｇ．１　Ｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｎｅａｒｆｉｅｌｄｗｉｒｅｌｅｓｓ

ｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒｓｙｓｔｅｍ

器、无线通信单元；副边部分包括电能接收装置、

谐振电容、整流电路、降压电路、负载、无线通信单

元及控制器。

工作过程为：航天器直流电压输入到高频逆

变电路中，经过高频逆变电路的转化变换为高频

的交流电能输入到电能发射线圈和谐振电容内，

高频逆变电路的工作频率由控制器进行调节。其

中，电能发射线圈和谐振电容为相互串联的连接

方式，高频逆变电路的频率与电能发射线圈和谐

振电容之间的固有频率是相同的，这样电能会在

电能发射线圈和谐振电容发生谐振，产生同样频

率的正弦电流，电能发射线圈将所输入的正弦电

流转化为高频交变的磁场，向外界输出。

次级接收线圈接收到电能发射线圈发射出的

高频交变磁场，高频交变磁场在电能接收线圈后

转化为同样频率的交变电流，电路中，电能接收线

圈与次级谐振电容相互串联，二者的固有频率与

电能发射线圈所发出的交变磁场频率同样相同，

使得电能发射线圈能够被最大程度地接收到；所

接收到的电能经过全桥整流电路的整流，输入到

降压电路进行 ＤＣＤＣ降压变换，转换为品质符合
技术要求的、稳定的直流电能，无线电能传输过程

结束。其中，ＤＣＤＣ变换器的控制由电能接收次
级端的控制器经由 ＣＡＮ通信进行控制，电能发射
初级端和电能接收次级端２泵个控制器之间的通
信由２个无线通信单元实现，无线通信单元为Ｚｉｇ

Ｂｅｅ无线通信模块。
在系统的电能发射端配置了一个原边线圈，

接收端配置了２个相同尺寸和参数的小线圈。能
量发射电路和接收电路的设计谐振频率相同。这

种情况下，当两者靠近至适当的距离时，给发射端

线圈提供与该谐振频率大小等同的驱动信号即能

量，由于该频率也是接收端的谐振频率，那么发射

端就会在该频率的作用下产生谐振。因此，能量

可以从发射端线圈源源不断地传输至接收端线

圈。在此过程中，发射端线圈消耗能量，而接收端

线圈吸收能量，这样发射端和接收端之间便实现

了能量的无线传输
［１０］
。

２　模型分析

多通道近场无线能量传输系统的等效电路模

型如图２所示。

图 ２　多通道近场无线能量传输系统等效电路模型

Ｆｉｇ．２　Ｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｎｅａｒｆｉｅｌｄｗｉｒｅｌｅｓｓｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒ

ｓｙｓｔｅｍｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｉｒｃｕｉｔｍｏｄｅｌ

如图２所示，系统采用 ＳＳ［１１］（原边和副边均
串联电容进行谐振补偿，该补偿方式具有在负载

变化和互感变化情况下维持谐振点稳定的优点）

的谐振补偿电路。其中，Ｌ１为发射线圈的自感，
Ｕ１为逆变装置后端的等效交流电压源，其为整个
系统输入能量，Ｃ１为原边的谐振补偿电容，Ｒ１为
原边电路线缆和线圈的电阻值之和。相似地，Ｌ２
和 Ｌ３分别为 ２个接收线圈的自感，Ｃ２、Ｃ３分别为
２个副边电路的谐振补偿电容，Ｒ２、Ｒ３分别为２个
副边电路的线圈电阻与电路导线电阻值之和，ＲＬ２
和 ＲＬ３分别为 ２个接收电路的等效负载值。Ｍ１２、
Ｍ１３分别为原边线圈Ｌ１与２个副边线圈Ｌ２、Ｌ３之间
的互感值，Ｍ２３为２个副边线圈之间耦合的互感值。
根据 ＫＶＬ定律列出整个电路的电气行为方程为

Ｕ１








０
０
＝

１
ｊωＣ１

＋ｊωＬ１＋Ｒ１ ｊωＭ１２ ｊωＭ１３

ｊωＭ２１
１
ｊωＣ２

＋ｊωＬ２＋Ｒ２＋ＲＬ２ ｊωＭ２３

ｊωＭ３１ ｊωＭ３２
１
ｊωＣ３

＋ｊωＬ３＋Ｒ３＋ＲＬ















３

Ｉ１
Ｉ２
Ｉ










３

（１）

２５
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　　在一般的系统中，负载阻抗为纯电阻，即
ＺＬ＝ＲＬ。且当系统谐振时，系统的电抗为零，即

Ｉｍ｛Ｚ｝＝ｊωＬ＋ １ｊωＣ
＝０。

代入矩阵可简化得

Ｕ１









０

０

＝

Ｒ１ ｊωＭ１２ ｊωＭ１３
ｊωＭ２１ Ｒ２＋ＲＬ２ ｊωＭ２３

ｊωＭ３１ ｊωＭ３２ Ｒ３＋ＲＬ












３

Ｉ１
Ｉ２
Ｉ










３

（２）

求解式（２）可得

Ｉ２ ＝－
ω２Ｍ１３Ｍ２３＋ｊωＭ１２（Ｒ３＋ＲＬ３）

ω２Ｍ２３（Ｒ２＋ＲＬ２）（Ｒ３＋ＲＬ３）
Ｉ１

Ｉ３ ＝－
ω２Ｍ１２Ｍ２３＋ｊωＭ１３（Ｒ２＋ＲＬ２）

ω２Ｍ２３（Ｒ２＋ＲＬ２）（Ｒ３＋ＲＬ３）
Ｉ










１

（３）

此时，接收线圈接收到的功率为

Ｐｉ＝ Ｉ２１
［ω４Ｍ１ｊＭｉｊ＋ω

２Ｍ２１ｊ（ＲＬｊ＋Ｒｊ）
２
］ＲＬｉ

［ω２Ｍ２ｉｊ＋（ＲＬｊ＋Ｒｊ）］
２ （４）

式中：ｉ＝２或３，且 ｉ≠ ｊ。
传输效率为

η＝
Ｉ２

２ＲＬ２＋ Ｉ３
２ＲＬ３

Ｒｅ｛Ｕ１Ｉ

１｝

（５）

由式（４）和式（５）可以看出，系统的功率和效
率与两线圈之间的互感、线圈内阻、谐振频率等因

素有关，而两线圈间的互感与线圈的尺寸、线径、

距离、匝数等有关，线圈的内阻大小随着线圈自身

的半径、匝数、频率的变化而改变
［１２１６］

。因此，合

适的参数对磁耦合谐振式无线充电系统的性能至

关重要。

３　仿真分析
图３为多通道近场无线能量传输系统基于

ＭＡＴＬＡＢ软件中的Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真模块搭建的模

型。可以看出，该模型主要由电源部分、逆变单

元、松耦合变压器模型、谐振补偿单元、整流单元、

负载部分等组成。

副边２个线圈分别经过整流和滤波后接入相
同的负载电路。在选定好线圈参数与距离之后，

分别测量出２个副边电路的电压和电流值，并计
算每个电路的输出功率。两副边电路功率之和与

原边电路功率做商，便可求得系统的传输效率。

其中一个副边电压逐渐上升直到 ５２Ｖ处趋
于稳定。由于输入电压为１００Ｖ，经过耦合线圈之
后，平均分到 ２个负载电路中，因此，得到的电压
在合理范围之内。副边电压曲线如图４所示。

副边电流逐渐升至 ５．２Ａ处趋于稳定，其同
样在合理范围之内，仿真波形如图５所示。

将副边两线圈的功率加和之后，与原边线圈

相比较，得到整个系统的传输效率。由波形图可

以看出，系统的传输效率经短暂延时后，从 ９４％
降至８７．７％左右，并最终趋于稳定，其效率符合
要求，仿真波形如图６所示。

建立的多通道近场无线能量传输系统的磁场

仿真模型如图 ７所示。其中，２个接收端线圈为
９匝，发射端线圈为 ８匝，两线圈之间的间距为
１００ｍｍ，且２个接收端位于同一平面。

图８为系统在工作状态下的耦合情况，图 ９
为线圈的磁通密度分布情况。所得结果表明，初

级线圈激励电流的激励作用下，接收端的 ２个线
圈与原边线圈分别耦合，具有一定的功率输出能

力，但是受相对位置影响，接收端不同线圈工作状

态下耦合情况不同，影响其功率输出能力。通常

情况，原边线圈匝数不同的情况下，次级线圈所能

接收到的磁通密度明显不同，因为接收面积相同，

所接收磁通密度大的次级线圈的磁通量更大，

图 ３　多通道近场无线能量传输系统的 ＭＡＴＬＡＢ电路仿真模型

Ｆｉｇ．３　ＭＡＴＬＡＢｃｉｒｃｕｉｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｎｅａｒｆｉｅｌｄｗｉｒｅｌｅｓｓｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒｓｙｓｔｅｍ

３５
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图 ４　副边电压曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｅｃｏｎｄａｒｙｖｏｌｔａｇｅｃｕｒｖｅ

图 ５　副边电流曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｕｒｒｅｎｔｃｕｒｖｅ

图 ６　传输效率曲线

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｕｒｖｅ

图 ７　多通道近场无线能量传输系统磁场仿真模型

Ｆｉｇ．７　Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌ

ｎｅａｒｆｉｅｌｄｗｉｒｅｌｅｓｓｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒｓｙｓｔｅｍ

图 ８　线圈磁通密度主视图

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｉｌｆｌｕｘｄｅｎｓｉｔｙｍａｉｎｖｉｅｗ

图 ９　线圈磁通密度俯视图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｉｌｆｌｕｘｄｅｎｓｉｔｙｔｏｐｖｉｅｗ

线圈距离不同，互感值不同。线圈匝数越多，互感

磁通量越大，线圈间的互感值越大。

４　实　验

本文研制了多通道近场无线能量传输系统原

理样机一台，无线能量传输系统规格为：输出功率

５０～３００Ｗ，输入电压范围（１００±１０）Ｖ，根据系统
原副边线圈及补偿电容值，得到系统的谐振频率

为５０ｋＨｚ。系统参数如表 １所示，实物如图 １０
所示。

接收线圈采用圆盘形线圈，如图 １１所示，Ｄ１
为线圈内径，Ｄ０为线圈外径，ｗ为绕制线圈的导
线线径，ｓ为线间距。原边发射线圈采用图 １２所
示的长方形跑道形线圈，ａ为 ２倍线径，其尺寸示
意图如图 １２所示，导线的缠绕分布与副边线圈
相似。

在一对二的使用场景下，相比于ＤＤ型线圈
表 １　系统参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｙｓｔｅｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

工作频率／ｋＨｚ ５０

初级线圈１输入电压／Ｖ １００±１０

初级线圈１输入电流／Ａ ０～１０

次级线圈２输出功率／Ｗ ５０～３００

次级线圈２输出电压／Ｖ ２８±１

次级线圈３输出功率／Ｗ ３００～５００

次级线圈３输出电压／Ｖ ４２±１

４５
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图 １０　多通道近场无线能量传输系统实物图

Ｆｉｇ．１０　Ｐｈｏｔｏｏｆｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｎｅａｒｆｉｅｌｄｗｉｒｅｌｅｓｓ

ｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｆｅｒｓｙｓｔｅｍ

图 １１　圆盘形线圈示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｄｉｓｃｃｏｉｌ

图 １２　长方形跑道形线圈

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｃｔａｎｇｌｅｒａｃｅｔｒａｃｋｃｏｉｌ

自耦的磁通，采用椭圆形绕制的线圈在多接收端

时平移特性更好。在传输距离和传输功率要求

下，为了尽可能提高线圈互感，预估了线圈耦合系

数范围为０．２５～０．１，进而根据单层圆形线圈互
感公式计算得到线圈自感，在工作频率变化范围

区间下，根据 Ｃ＝ １
（２πｆ）２Ｌ

确定了谐振电容。

原边发射线圈与副边接收线圈均为 ２层，线
径ｄ＝３．５ｍｍ，间隔２ｍｍ。原边线圈的外径Ｄ０１＝
２３８ｍｍ，内径 Ｄ１１＝１６７．４ｍｍ，单层线圈匝数为 ８。
副边线圈的外径 Ｄ０２＝Ｄ０３＝２３８ｍｍ，内径 Ｄ１２＝
Ｄ１３＝１０５ｍｍ，单层线圈匝数为 １５。初步计算时，
考虑副边２个线圈紧挨着排列在同一个与原边线
圈平行的水平面上，副边 ２个线圈的圆心与发射
线圈左右侧的圆心对齐。则３个线圈之间的径向
距离分别为：ｈ１２＝ｈ１３＝１００ｍｍ，ｈ２３＝０ｍｍ，３个线
圈之间的横向距离分别为：ｔ１２＝ｔ１３＝１１９ｍｍ，ｔ２３＝
２３８ｍｍ。其值分别在表 ２和表 ３中列出，排列方

式如图１３所示。
根据非同轴两平行线圈的互感计算公式：

Ｍ ＝
μ０Ｎ１Ｎ２
４π ∫０

２π

∫０
２πｒ１ｒ２ｃｏｓ（θ－）ｄθｄ

ＲＱＮ
（６）

式中：

ＲＱＮ＝［（ｒ１ｃｏｓθ－ｒ２ｃｏｓ）
２＋

　　（ｒ１ｓｉｎθ＋ｔ－ｒ２ｓｉｎ）
２＋ｈ２］

１
２ （７）

其中：μ０为真空磁导率；ｒ１、ｒ２分别为 ２个线圈的
平均半径；Ｎ１、Ｎ２分别为 ２个线圈的匝数；ｔ为
２个线圈之间的横向距离；ｈ为２个线圈之间的径
向距离。

线圈的自感值可以根据特斯拉线圈的算法进

行粗略估计，由下列公式近似计算线圈的自感

（长度单位为 ｉｎ，１ｉｎ＝２．５４ｃｍ，自感值单位为
μＨ）：

Ｌ＝ Ｎ２Ａ２

３０Ａ－１１Ｄ１
（８）

Ａ＝
Ｄ１＋Ｎ（ｗ＋ｓ）

２
（９）

谐振电容值为

Ｃ＝ １
ω２Ｌ

＝ １
（２πｆ）２Ｌ

（１０）

表 ２　线圈尺寸参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｉｌｓｉｚｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 线圈１ 线圈２ 线圈３

外径 Ｄ０／ｍｍ ２３８ ２３８ ２３８

内径 Ｄ１／ｍｍ １６７．４ １０５ １０５

线圈层数 ｃ ２ ２ ２

线径 ｄ／ｍｍ ３．５ ３．５ ３．５

单层线圈匝数 Ｎ ８ １５ １５

表 ３　线圈距离参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｉｌｄｉｓｔａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

相对的线圈 横向距离 ｔ／ｍｍ 径向距离 ｈ／ｍｍ

１和２ １１９ １００

１和３ １１９ １００

２和３ ２３８ ０

图 １３　非同轴线圈模型

Ｆｉｇ．１３　Ｎｏｎｃｏａｘｉａｌｃｏｉｌｍｏｄｅｌ
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　　因原边跑道形线圈缺乏互感与自感计算的理
论公式，因此在初步设计时将原边线圈看作为半

径为 Ｄ０１的圆形线圈进行初步计算，并在实际缠
绕后测量线圈的互感与自感值。

由于原边线圈按照圆形线圈估算存在误差，

同时线圈为手工缠绕，线间距不均匀，因而缠绕线

圈之后需要进行实际测量。经实际测量，原副边

线圈自感值为１６０μＨ，谐振电容值为８０ｎＦ。实际
缠绕的线圈如图１４所示。

图１５、图１６中，示波器显示的电压及电流值
与负载有关，此时线圈距离与负载均较小，因此电

流较大，此时的峰峰值在正常范围内，不影响副边

最终输出值的稳定。

原边工作频率 ｆ＝５０ｋＨｚ，原边电压 １００Ｖ，负
载电阻 ＲＬ＝１０Ω，线圈 １电阻 Ｒ１＝１０Ω，副边 １
距离都为 １０ｃｍ，单一改变原边线圈横向位置，
ＤＣＤＣ变换器传输效率约为９４％，整机系统传输
效率如表４所示。

图 １４　实际绕制的原副边线圈实物图

Ｆｉｇ．１４　Ａｃｔｕａｌｌｙｗｏｕｎｄｏｒｉｇｉｎａｌｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｉｌｐｈｏｔｏ

图 １５　输入端电压电流波形

Ｆｉｇ．１５　Ｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆｉｎｐｕｔｖｏｌｔａｇｅａｎｄｃｕｒｒｅｎｔ

图 １６　输出端电压电流波形

Ｆｉｇ．１６　Ｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅａｎｄｃｕｒｒｅｎｔ

传输效率曲线如图１７所示。
原边工作频率 ｆ＝５０ｋＨｚ，原边电压 １００Ｖ，负

载电阻 ＲＬ＝１０Ω，线圈 １电阻 Ｒ１＝１０Ω，单一改
变副边１与原边线圈的径向距离，ＤＣＤＣ变换器
传输效率为９４％时，实验结果如下：

１）第１组。改变横向距离，使副边线圈的圆
心处位于原边线圈的边缘，实验结果如表５所示。

２）第２组。改变横向距离，使副边线圈的圆
心处位于原边线圈的四分之一处，实验结果如

表６所示。
３）第３组。改变横向距离，使副边线圈的圆

心处位于原边线圈的中间位置，实验结果如表 ７
所示。

传输效率曲线如图１８所示。
原边工作频率 ｆ＝５０ｋＨｚ，原边电压 １００Ｖ，负

载电阻ＲＬ ＝１０Ω，线圈１、线圈２电阻Ｒ１ ＝Ｒ２ ＝
表 ４　单线圈水平移动实验结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｉｎｇｌｅｃｏｉｌｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｍｏｖｅｍｅｎｔ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

原边

电压／Ｖ电流／Ａ

横向

位置

副边１

电压／Ｖ电流／Ａ

传输

效率／％

加入 ＤＣＤＣ
变换器后的

传输效率／％
１００ ７．８７ ０ ７７．８０ ７．５７ ７４．８３ ７０．３４

１００ １０．１７ １／４ ９０．５０ ８．６３ ７５．９６ ７１．４０

１００ １０．５０ ３／８ ９１．９３ ８．７７ ７６．７６ ７２．１５

１００ ９．４３ １／２ ８７．１３ ８．４３ ７７．９０ ７３．２２

１００ ９．３７ ５／８ ８６．１７ ８．２３ ７５．７４ ７１．２０

１００ ８．２０ ３／４ ８０．０７ ７．７３ ７５．５１ ７０．９８

１００ ７．４７ ０ ７６．９３ ７．３０ ７５．２２ ７０．７０

图 １７　单线圈位置变化传输效率

Ｆｉｇ．１７　Ｓｉｎｇｌｅｃｏｉｌｐｏｓｉｔｉｏｎｃｈａｎｇｅ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

表 ５　单线圈轴向移动实验结果 １

Ｔａｂｌｅ５　Ｓｉｎｇｌｅｃｏｉｌａｘｉａｌｍｏｖｅｍｅｎｔ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ１

原边

电压／Ｖ电流／Ａ

横向

距离／ｃｍ

副边１

电压／Ｖ电流／Ａ

传输

效率／％

加入 ＤＣＤＣ
变换器后的

传输效率／％
１００ ８．０３ ５ ８４．０３ ８．０３ ８４．０３ ７８．９９

１００ ７．８３ １０ ７７．５０ ７．４０ ７３．２１ ６８．８２

１００ ４．２７ １５ ４８．７０ ４．６０ ５２．５０ ４９．３５

１００ ３．４７ ２０ ３０．０７ ２．８０ ２４．２８ ２２．８３

６５
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表 ６　单线圈轴向移动实验结果 ２

Ｔａｂｌｅ６　Ｓｉｎｇｌｅｃｏｉｌａｘｉａｌｍｏｖｅｍｅｎｔ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ２

原边

电压／Ｖ电流／Ａ

横向

距离／ｃｍ

副边１

电压／Ｖ电流／Ａ

传输

效率／％

加入 ＤＣＤＣ
变换器后的

传输效率／％
１００ ７．１３ ５ ８０．１０ ７．５７ ８４．９７ ７９．８７

１００ ８．７３ １０ ８４．３３ ７．９３ ７６．６１ ７２．０１

１００ ５．０３ １５ ５６．２７ ５．２７ ５８．８８ ５５．３５

１００ ３．０３ ２０ ３５．１７ ３．２３ ３７．４９ ３５．２４

表 ７　单线圈轴向移动实验结果 ３

Ｔａｂｌｅ７　Ｓｉｎｇｌｅｃｏｉｌａｘｉａｌｍｏｖｅｍｅｎｔ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ３

原边

电压／Ｖ电流／Ａ

横向

距离／ｃｍ

副边１

电压／Ｖ电流／Ａ

传输

效率／％

加入 ＤＣＤＣ
变换器后的

传输效率／％
１００ ７．７３ ５ ８２．２７ ７．７７ ８２．６２ ７７．６６

１００ ８．９７ １０ ８５．３７ ８．０３ ７６．４８ ７１．８９

１００ ５．４７ １５ ５９．４７ ５．５３ ６０．１９ ５６．５８

１００ ３．２７ ２０ ３７．５３ ３．４３ ３９．４５ ３７．０８

图 １８　单线圈空间变化传输效率

Ｆｉｇ．１８　Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｗｈｅｎｓｉｎｇｌｅ

ｃｏｉｌｓｐａｃｅｃｈａｎｇｅ

１０Ω，分别改变副边 １与副边 ２对原边的径向距
离，ＤＣＤＣ变换器传输效率为 ９４％时，实验结果
如表８所示。

原边工作频率 ｆ＝５０ｋＨｚ，原边电压 １００Ｖ，负
载电阻 ＲＬ＝１０Ω，副边 １与副边 ２的径向距离保
持１０ｃｍ不变，线圈２电阻 Ｒ２＝１０Ω，改变线圈 １
的电阻 Ｒ１，ＤＣＤＣ变换器传输效率为 ９４％时，实
验结果如表９所示。

表 ８　双线圈轴向移动实验结果

Ｔａｂｌｅ８　Ｄｏｕｂｌｅｃｏｉｌｓ’ａｘｉａｌｍｏｖｅｍｅｎｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

原边

电压／Ｖ 电流／Ａ 横向距离／ｃｍ

副边１

电压／Ｖ 电流／Ａ 横向距离／ｃｍ

副边２

电压／Ｖ 电流／Ａ

传输

效率／％
加入 ＤＣＤＣ变换器
后的传输效率／％

１００ ５．４０ ５ ４６．３７ ４．３３ ５ ５１．９７ ４．８７ ８４．０４ ７９．００

１００ ７．５３ ５ ７０．６７ ６．８３ １０ ３９．４７ ３．６７ ８３．３４ ７８．３４

１００ ７．８０ ５ ７８．６７ ７．６３ １５ ２４．４３ ２．１７ ８３．７５ ７８．７３

１００ ７．８０ ５ ８１．３３ ７．８３ ２０ １４．３０ １．２０ ８３．８４ ７８．８１

１００ ９．９０ １０ ６５．３３ ６．２７ １０ ６１．５３ ５．７０ ７６．８０ ７２．１９

１００ ８．３３ １０ ７０．６７ ６．７７ １５ ３８．３０ ３．４７ ７３．３９ ６８．９９

１００ ７．３７ １０ ７０．３３ ６．７３ ２０ ２３．３７ ２．０３ ７０．６６ ６６．４２

１００ ６．２０ １５ ４７．４０ ４．５３ １５ ４２．９７ ３．９０ ６１．６６ ５７．９６

１００ ４．９７ １５ ４７．８３ ４．５７ ２０ ２５．７３ ２．２７ ５５．７３ ５２．３９

１００ ３．８３ ２０ ３０．９３ ２．９０ ２０ ２８．５０ ２．５７ ４２．５４ ３９．９９

　　注：副边线圈加入 ＤＣＤＣ变换器调节电压后，使接收端电压分别为：（２８±１）Ｖ和（４２±１）Ｖ。

表 ９　双线圈负载变化实验结果

Ｔａｂｌｅ９　Ｄｏｕｂｌｅｃｏｉｌｓ’ｌｏａｄｃｈａｎｇｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

原边

电压／Ｖ 电流／Ａ

副边１

电压／Ｖ 电流／Ａ 电阻／Ω

副边２

电压／Ｖ 电流／Ａ 电阻／Ω

传输

效率／％

加入 ＤＣＤＣ变换器

后的传输效率／％

１００ ９．１０ ４９．２０ ９．３７ ５ ５２．７０ ４．９０ １０ ７９．０２ ７４．２８

１００ ９．９０ ６５．３３ ６．２７ １０ ６１．５３ ５．７０ １０ ７６．８０ ７２．１９

１００ １０．１０ ７１．００ ４．５０ １５ ７０．９７ ６．７３ １０ ７８．９４ ７４．２０

１００ １０．７３ ７５．４０ ４．１７ ２０ ７４．５３ ７．０３ １０ ７８．１１ ７３．４２

１００ ９．８３ ７６．３３ ３．１３ ２５ ７５．６０ ６．９０ １０ ７７．３７ ７２．７３

１００ ９．７３ ７７．６７ ２．４７ ３０ ７６．６７ ７．３７ １０ ７７．７１ ７３．０５

７５
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　　传输效率曲线如图１９所示。

图 １９　双线圈负载变化传输效率

Ｆｉｇ．１９　Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｄｏｕｂｌｅｃｏｉｌ

ｗｈｅｎｌｏａｄｃｈａｎｇｅ

５　结　论

１）当单一改变一个线圈的横向位置，另一个
线圈位置不动时，副边线圈处在原边线圈中间位

置时比在其他位置的传输效率高。

２）移动其中一个线圈的横向距离，另一个线
圈不动时，会对另一个线圈的功率产生影响，即移

动的线圈远离原边线圈中间位置时，另一个线圈

上的功率会升高。

３）副边线圈的径向距离与原边线圈越远，系
统的传输功率越小。

４）系统为 ＳＳ的补偿结构，系统负载改变时，
不会影响系统的谐振点。当只改变其中一个副边

负载的阻值，系统的总体效率大致不变。

此外，通过线圈高效耦合设计，本文实现了近

场无线电能的传输，在传输过程中功率始终保持

在需要的范围内并且系统的传输效率较高。
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　第 １期 刘治钢，等：航天器多通道近场无线能量传输系统设计
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ｒｉｅｄｏｕｔｏｎａ１０００Ｗｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｎｅａｒｆｉｅｌｄｗｉｒｅｌｅｓｓｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｐｒｏｔｏｔｙｐｅ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｎｅａｒｆｉｅｌｄｗｉｒｅｌｅｓｓｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅｈａｓｈｉｇｈｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ａｎｄｓｏｌｖｅｓｔｈｅｍｕｌｔｉｌｏａｄｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｗｉｒｅｌｅｓｓｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｉｇｈｐｏｗｅｒ；ｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ；ｓｔｅｐｕｐ／ｓｔｅｐｄｏｗｎｃｏｎｖｅｒｔｅｒ；ｃｏｎｔｒｏｌ；ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７２９１１：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７２９．１０５０．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：３５０９０９２６９＠ｑｑ．ｃｏｍ
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基于激光诊断技术的汽油直喷发动机喷雾机理

尚勇，金伟

（工业和信息化部装备工业发展中心，北京 １００８４６）

　　摘　　　要：汽油直喷喷雾贯穿度、锥角等宏观喷雾特性，对研究汽油直喷发动机喷雾及
燃烧的发生、发展具有重要意义。在设计并建立汽油直喷（ＧＤＩ）系统的基础上，搭建定容燃烧
弹系统和激光测试系统，基于 ＬＳＤ测试技术，研究了喷油压力和背景压力对汽油直喷宏观喷
雾特性的影响。通过试验发现，随喷油压力增加，相同喷油时刻下的贯穿度逐渐增加。随背景

压力增加，相同喷油时刻下的贯穿度逐渐减少。在不同喷油压力和背景压力下，随着喷射时间

的发展，贯穿度均逐渐增加，喷雾锥角为３８°～５０°。
关　键　词：激光诊断；喷雾；内燃机；直喷；图像处理
中图分类号：ＴＫ４０１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００６００７

　　中国在汽车发动机喷雾、燃烧领域的基础研
究方面比较薄弱，与世界先进水平有较大差距，一

是在喷雾、燃烧的基础理论对发动机性能影响的

研究上尚未探明，二是在仿真标定与试验验证方

面缺乏系统性研究，三是在试验测试设备的测试

精度和可靠性方面存在较大不足。近年来，随着

节能和环保的呼声越来越高，以及均质充量压缩

点火（ＨＣＣＩ）、可控自燃（ＣＡＩ）、汽油直喷（ＧＤＩ）
和均质混合气引燃燃烧（ＨＣＩＩ）等新型燃烧方式
在发动机上的应用越来越多，发动机在动力性、经

济性和排放性改进方面面临着巨大挑战，对缸内

喷雾、蒸发、混合、燃烧现象和污染物生成过程的

理解和认识就显得尤为重要，因此必须进行深入

的基础理论研究和创新性探索，加深对发动机缸

内现象的理解和认识。

光学可视化技术具有不干扰被测对象、测试精

度高、时间响应快、结果直观形象等特点，尤其近年

来随着以激光和 ＣＣＤ技术为代表的现代光学的发
展，可视化技术已经成为发动机测试技术中的重要

手段。目前，欧洲、美国、日本等发达国家越来越系

统地开展缸内可视化研究，从原来的单点探测，逐

步发展为以激光测试技术为代表的二维激光片光

诊断。中国近年来在缸内可视化技术方面取得了

很大进展，但和国际水平还有较大的差距，主要表

现为测试装置和激光测试技术的研发和应用
［１］
。

激光的前身 ＭＡＳＥＲ在１９５５年由 Ｔｏｗｎｅｓ等［２］

开发出来，１９６０年 Ｍａｉｍａｎ［３］用红宝石制成激光，仅
仅通过短短５０多年的时间，激光测试技术在喷雾燃
烧领域的应用获得了巨大发展

［４］
。在研究领域上，

对汽／柴油机喷雾特性的研究也由宏观领域向微观
领域延伸———从开始的对喷雾几何形状的研究，到

后来的喷雾场气液两相速度场分布、气液两相浓度

场分布、喷雾粒径、温度场等的分析，都取得了极大

发展。

自从激光被发明出来之后，由于其单色性好、

方向性好、相干性好和亮度高的特点，被广泛运用

于直喷系统内燃机的开发。日本广岛大学的 Ｈｉ
ｒｏｙａｓｕ、Ａｒａｉ于 １９８２年使用激光测试方法对在高
压环境下高速射流的破碎过程进行研究，随后应

用到对汽／柴油喷雾特性的研究［５］
。此后在内燃

机界，广大的科研人员开启了内燃机喷雾可视化

测试新时代。美国密歇根大学的 Ｊｏｈｎｓｏｎ等于

qwqw
新建图章
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　第 １期 尚勇，等：基于激光诊断技术的汽油直喷发动机喷雾机理

２０１２年利用 Ｍｉｅ散射技术对高压柴油机多孔喷
油器的喷雾特性的研究中，发现燃油雾注发展过

程符合高斯曲线的分布规律
［６］
。ＬＳＤ测试技术

即 ＬＩＦＭｉｅ散射法，其首先由 Ｋｅｎｎｅｔｈ［７］提出，由
Ｇａｌ等［８］

首先运用到喷雾的粒径测量中。

国内的天津大学史绍熙等于 １９９６年率先提
出并实现了 ＬＩＦＭｉｅ散射法测得喷雾场中的
ＳＭＤ［９］。西安交通大学的黄佐华等在 ２００５年使
用光学手段，得到了甲烷煤油稳态喷雾中喷油压

力、喷嘴径长比等参数对喷雾锥角、贯穿度和

ＳＭＤ的影响［１０］
。随后，王金华、黄佐华等利用高

速摄影加纹影法，得到了乙醇、天然气在不同喷油

压力和环境背景压力下，射流贯穿度离、射流锥角

和射流体积随时间变化的规律
［１１］
。北京理工大

学的孙柏刚、李向荣等在２００４年利用粒子图像测
速（ＰＩＶ），实现了电控高压共轨柴油机喷雾特性
测试

［１２］
。清华大学的马骁等在 ２０１０年利用激光

诱导荧光法（ＬＩＦ）对缸内直喷汽油机的稀燃分层
与当量比分层策略进行了研究

［１３］
。上海交通大

学的张玉银、许敏等于２００９年从试验中得到了多
孔喷油器在不同喷油压力和环境背景压力下的喷

雾贯穿度和喷雾锥角的变化规律
［１４］
。２０１２年，

他们采用 Ｍｉｅ散射和 ＬＩＦ技术对甲醇和乙醇在冷
启动条件下的喷雾特性进行研究，利用 Ｎｄ：ＹＡＧ
激光系统同时产生了波长为 ５３２ｎｍ和 ２６６ｎｍ的
激光，照射到喷雾得到不同的荧光信号和 Ｍｉｅ散
射信号，并把测试结果与汽油喷雾特性进行了比

较
［１５］
。随后，曾纬在 ＬＩＦＭｉｅ的联合测试基础上

进行改进，得到 ＬＩＥＦＭｉｅ测试法，并利用其对直
喷液体射流及闪急沸腾喷雾特性和机理开展相关

研究，试验表明，改进后的 ＬＩＥＦＭｉｅ可以大大提
升喷雾特性的测试精度

［１６］
。

为研究汽油直喷发动机的喷雾机理，本文通

过搭建定容燃烧弹平台和激光测试平台，采用

ＬＳＤ测试方法，对不同背景压力和喷油压力下的
喷雾特性进行了对比分析。

１　激光及试验测试系统
１．１　激光测试系统

激光测试系统由 Ｎｄ∶ＹＡＧ激光器和图像采
集系统组成。

Ｎｄ∶ＹＡＧ激光器可以发出 ４种特定波长的
激光，分别为基频（１０６４ｎｍ）、二倍频（５３２ｎｍ）、
三倍频（３５５ｎｍ）和四倍频（２６６ｎｍ）。不同波段的
激光具有不同的性质和作用，根据具体试验的

需要可以适当选择相适应的激光波长。图 １为

Ｎｄ∶ＹＡＧ激光器。
图像采集系统是由德国 ＬａＶｉｓｉｏｎ公司提供的

慢速瞬态图像信息采集系统，包括 ＣＣＤ相机、增
强器及其控制器、紫外镜头、双像器、ＬＩＦ和 Ｍｉｅ
光学滤镜。图像采集系统如图２所示。

图 １　Ｎｄ∶ＹＡＧ激光器

Ｆｉｇ．１　Ｎｄ∶ＹＡＧｌａｓｅｒ

图 ２　图像采集系统

Ｆｉｇ．２　Ｉｍａｇｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

１．２　容　弹
按照容弹压力等级分类，压力为 １．６～

１０ＭＰａ的中压容器属于第二类压力容器。加工制
造容弹的单位需具有《中华人民共和国特种设备

制造许可证》，并满足容弹压力等级对应的加工

制造资质要求。

本文所涉及的容弹如图 ３所示，其是一款专
门用于研究汽／柴油喷雾混合过程的容弹。该容
弹主体为正方体，外形尺寸为 １６０ｍｍ×１６０ｍｍ×
１６０ｍｍ，厚度为２０ｍｍ，设计压力为２ＭＰａ，设计温
度为常温。

图 ３　定容喷雾试验专用容弹

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｓｔａｎｔｖｏｌｕｍｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｂｏｍｂｆｏｒｓｐｒａｙｔｅｓｔ

１．３　汽油直喷系统
供气系统、蓄压系统、供油系统、控制系统、管

路系统及台架系统可组建为汽油直喷系统，具体技

术参数为：①汽油直喷系统可以实现不同转速、脉
宽、压力、次数的燃油喷射，并提供三路同步触发控

制信号，用于同步控制光学测试系统。②汽油直喷

１６
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系统可匹配容弹系统进行相关光学测试。③汽油
直喷最高压力为８ＭＰａ。试验系统如图４所示。

需要说明的是，与汽油直喷发动机中由汽油

泵建立高压喷射的方式不同，本文汽油直喷系统

中汽油 ＧＤＩ喷油器的高压喷射状态由高压气瓶
建立，但测试结果可与发动机真实喷射状态对标。

图 ４　汽油直喷系统

Ｆｉｇ．４　Ｇａｓｏｌｉｎｅｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

１．４　试验系统搭建
基于１．２节所述容弹，搭建 ＬＩＦＭｉｅ散射测

试系统，对汽油喷雾进行激光测试。通过对 ２种
激光测试结果进行分析，可得到汽油喷雾形态和

粒径 ＳＭＤ相关信息，试验系统如图５所示。

图 ５　试验系统

Ｆｉｇ．５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

２　汽油直喷宏观喷雾特性

２．１　试验工况选择
试验采用北京 ９２＃汽油，主要工况为：容弹保

持常温状态不变，分别改变喷油压力和容弹背景压

力。具体试验变量及喷油方案如表 １所示。试验
时保持喷油脉宽１０００μｓ不变，喷油次数为１次。

ＬａＶｉｓｉｏｎ激光器的发射频率为 １０Ｈｚ。ＩＣＣＤ
增强相机的单帧像素为 ３４４×５２０，曝光时间为
４０００μｓ，光圈系数为ｆ／２．８。预试验中发现，喷

表 １　试验方案

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｓｔｓｃｈｅｍｅ

试验工况 喷油压力／ＭＰａ 背景压力／ＭＰａ

变喷油压力 １、３、５、７、９ ０．１

变背景压力 ５ ０．１、０．５、１、１．５

油按照 １０Ｈｚ频率喷射时，２次喷油间的影响较
大，最终优选为１Ｈｚ喷射，ＩＣＣＤ相机拍摄频率同
为１Ｈｚ，喷射１０次取平均得到最终分析图像。由
于喷油脉宽取１０００μｓ，因此 ＩＣＣＤ相机的单次拍
摄时刻取喷油喷出的２００、４００、６００、８００、１０００μｓ。
２．２　试验结果分析
２．２．１　喷油压力对宏观喷雾特性的影响

图６为不同喷油压力下的 ＬＩＦ拍摄图片。可

图 ６　ＬＩＦ拍摄图片（变喷油压力）

Ｆｉｇ．６　ＬＩＦｐｉｃｔｕｒｅ（ｖａｒｉａｂｌｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ）
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知，在同一喷射时刻下，随着喷油压力增加，喷雾

贯穿度增加，这主要是由于喷油压力越大，喷射能

量越高，在同一背景压力下的喷射距离越远。

图７为不同喷油压力下的 Ｍｉｅ散射拍摄图
片。可知，Ｍｉｅ散射图片的规律与 ＬＩＦ图片规律
一致，即在同一喷射时刻下，随着喷油压力增加，

喷雾贯穿度增加。

根据图６和图７，通过Ｅｒｕｌｅｒｖ１．１６量图软件

图 ７　Ｍｉｅ拍摄图片（变喷油压力）

Ｆｉｇ．７　Ｍｉｅｐｉｃｔｕｒｅ（ｖａｒｉａｂｌｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ）

进行图片分析得到喷雾贯穿度和锥角。由于 ＬＩＦ
图片为黑色背景，对比度更大，因此下文所测得的

数据均来自 ＬＩＦ图片。
图８为喷雾贯穿度随喷油压力的变化规律。

可知，在不同喷油压力下，随着喷射时间的发展，

喷雾贯穿度基本呈线性增加的趋势。在同一时刻

下，随喷油压力的提高，喷雾贯穿度增加，但可以

发现当喷油压力达到 ７ＭＰａ以上时，喷雾贯穿度
增加的幅度放缓。

图９为喷雾锥角随喷油压力的变化规律（定
义两束油之间的夹角为喷雾锥角）。由图 ９可
知，在不同喷油压力下，随着喷射时间的发展，喷

雾锥角基本呈现先减少后增加的趋势，数值为

３８°～５０°。在同一时刻下，随喷油压力的提高，喷
雾锥角呈现逐渐降低的趋势，但当喷油压力达到

５ＭＰａ以上时，喷雾锥角几乎不再变化。

图 ８　喷雾贯穿度随喷油压力的变化规律

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｒｕｌｅｏｆｓｐｒａｙｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ

图 ９　喷雾锥角随喷油压力的变化规律

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｒｕｌｅｏｆｓｐｒａｙｃｏｎｅａｎｇｌｅｗｉｔｈ

ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ

２．２．２　背景压力对宏观喷雾特性的影响
图１０为不同背景压力下的 ＬＩＦ拍摄图片。

可知，在同一喷射时刻下，随着背景压力增加，喷

雾贯穿度越短，这主要是由于背景压力越大，喷

射的阻力越高，在同一喷油压力下的喷射距离

越短。
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图 １０　ＬＩＦ拍摄图片（变背景压力）

Ｆｉｇ．１０　ＬＩＦｐｉｃｔｕｒｅ（ｖａｒｉａｂｌｅｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ）

图１１为喷雾贯穿度随背景压力的变化规律。
可知，在不同背景压力下，随着喷射时间的发展，

喷雾贯穿度基本呈线性增加的趋势。在同一时刻

下，随背景压力的提高，喷雾贯穿度减少。

图１２为喷雾锥角随背景压力的变化规律。
可知，在不同背景压力下，随着喷射时间的发展，

图 １１　喷雾贯穿度随背景压力的变化规律

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｒｕｌｅｏｆｓｐｒａｙｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ

图 １２　喷雾锥角随背景压力的变化规律

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｒｕｌｅｏｆｓｐｒａｙｃｏｎｅａｎｇｌｅｗｉｔｈ

ｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ

喷雾锥角基本呈现不断减少的趋势，数值为 ３８°～
５０°。在同一时刻下，随背景压力的提高，喷雾锥
角呈现逐渐增加的趋势，这主要是由于背景压力

的提高带来喷雾阻力的增加，喷雾向前受阻的情

况下只能向外围扩展。

３　结　论

本文通过采用可视化的手段，研究喷油压力

和背景压力对喷雾贯穿度和锥角等宏观参数的影

响，得出如下结论：

１）随喷油压力增加，相同喷油时刻下的喷雾
贯穿度逐渐增加，但当喷油压力达到 ７ＭＰａ以上
时，喷雾贯穿度增加的幅度放缓。在同一时刻下，

随喷油压力的提高，喷雾锥角呈现逐渐降低的趋

势，但当喷油压力达到５ＭＰａ以上时，喷雾锥角几
乎不再变化。在不同喷油压力下，随着喷射时间

的发展，喷雾贯穿度逐渐增加，喷雾锥角基本呈现

先减少后增加的趋势，数值为３８°～５０°。
２）随背景压力增加，相同喷油时刻下的喷雾

贯穿度逐渐减少。在同一时刻下，随背景压力的

提高，喷雾锥角呈现逐渐增加的趋势。在不同背

景压力下，随着喷射时间的发展，喷雾贯穿度逐渐

增加，喷雾锥角基本呈现不断减少的趋势，数值为
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３８°～５０°。
需要说明的是，本文得出的喷雾特性趋势性

研究结论具有普适性，但限于试验系统的测试精

度和试验环境的单一性，喷雾定量数据仅适用于

本文试验测试。
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ｓｅａｒｃｈｏｆｓｔｒａｔｉｆｉｅｄｌｅａｎｂｕｒｎｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄｓｔｒａｔｉｆｉｅｄｓｔｏｉｃｈｉｏｍｅｔ

ｒｉｃｓｔｒａｔｅｇｙｉｎａＧＤＩｅｎｇｉｎｅｕｓｉｎｇｌａｓｅｒｉｎｄｕｃｅｄｆｌｕｏｒｅｓｃｅｎｃｅ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０，１６

（４）：３２８３３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＺＨＡＮＧＭ，ＸＵＭ，ＺＥＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆｍｅｔｈａｎｏｌ

ａｎｄｅｔｈａｎｏｌｓｐｒａｙｓｕｓｉｎｇｍｉｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇａｎｄｌａｓｅｒｉｎｄｕｃｅｄｆｌｕｏ

ｒｅｓｃｅｎｃｅｕｎｄｅｒｅｎｇｉｎｅｃｏｌｄｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥Ｔｈｅ１３ｔｈＡｎ

ｎｕａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＬｉｑｕｉｄＡｔｏｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄＳｐｒａｙＳｙｓｔｅｍｓ

Ａｓｉａ，２００９：１９．

［１５］ＺＥＮＧＷ，ＸＵＭ，ＺＨＡＮＧＹＹ，ｅｔａｌ．Ｌａｓｅｒｓｈｅｅｔｄｒｏｐｓｉｚｉｎｇｏｆ

ｅｖａｐｏｒａｔｉｎｇｓｐｒａｙｓｕｓｉｎｇｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓＬＩＥＦ／ＭＩＥｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ

［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，２０１２，３４（１）：

１６７７１６８５．

［１６］曾纬．直喷液体射流及闪急沸腾喷雾的特性及机理研究

［Ｄ］．上海：上海交通大学，２０１２：１６２１．

ＺＥＮＧＷ．Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｏｆｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｌｉｑ

ｕｉｄｊｅｔａｎｄｆｌａｓｈｂｏｉｌｉｎｇｓｐｒａｙ［Ｄ］．Ｓｈａｎｇｈａｉ：ＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏ

ＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１２：１６２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　尚勇　男，博士，副研究员。主要研究方向：内燃机喷雾及燃烧

基础理论、装备制造业发展及政策。

金伟　男，硕士，副研究员。主要研究方向：装备制造技术发展

及政策。
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Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｓｐｒａｙｉｎｇａｓｏｌｉｎｅｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅ
ｂａｓｅｄｏｎｌａｓｅｒｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓ

ＳＨＡＮＧＹｏｎｇ，ＪＩＮＷｅｉ

（ＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＥｑｕｉｐｍｅｎｔＩｎｄｕｓｔｒｙＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８４６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｔｉｓｉｍｐｏｒｔａｎｔｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓｐｒａｙｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄｓｐｒａｙｃｏｎｅａｎｇｌｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ
ｔｉｃｓｏｆｇａｓｏｌｉｎｅｆｏｒｔｈｅｏｃｃｕｒｒｅｎｃｅａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｓｐｒａｙａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎｇａｓｏｌｉｎｅｄｉｒｅｃｔ
ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｂｕｉｌｄｉｎｇｏｆｇａｓｏｌｉｎｅｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎ（ＧＤＩ）ｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｅｃｏｎｓｔａｎｔ
ｖｏｌｕｍｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｂｏｍｂｓｙｓｔｅｍａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｃａｌｔｅｓｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｂａｓｅｄｏｎＬＳＤｍｅａｓｕｒｅ
ｍｅｎｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅｏｎｔｈｅｓｐｒａｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＧＤＩｅｎ
ｇｉｎｅｉｓｓｔｕｄｉｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｈｏｗｓｔｈａｔｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｔｈｅｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ
ａｔｔｈｅｓａｍｅｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔｉｍｅｇｒａｄｕａｌｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｓ．Ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｔｈｅｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｔｔｈｅｓａｍｅ
ｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔｉｍｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｇｒａｄｕａｌｌｙ．Ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｂａｃｋｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｗｉｔｈｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
ｏｆｉｎｊｅｃｔｉｏｎｔｉｍｅ，ｔｈｅｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｇｒａｄｕａｌｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｓ，ａｎｄｔｈｅｓｐｒａｙｃｏｎｅａｎｇｌｅｉｓｂｅｔｗｅｅｎ３８°ａｎｄ５０°．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌａｓｅｒｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓ；ｓｐｒａｙ；ｉｎｔｅｒｎａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅ；ｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎ；ｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０５１０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８２９１１：１０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２９．１０４０．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１８８０１１３６１２２＠１２６．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
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　引用格式：潘健智，魏大盛，胡伟男．热致混合式转子变结构与动力学特性［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：６７７６．
ＰＡＮＪＺ，ＷＥＩＤＳ，ＨＵＷ Ｎ．Ｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｍｉｘｉｎｇｒｏｔｏｒｄｕｅｔｏｔｈｅｒｍａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：６７７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１５０

热致混合式转子变结构与动力学特性

潘健智１，２，，魏大盛２，胡伟男１

（１．南京理工大学 理学院，南京 ２１００９４；　２．北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：航空发动机、汽轮机等大型旋转机械多运行在复杂多变的高温环境中，机组
主转子系统在工况下因热膨胀而产生结构变化，进而影响运行特性。首先，考虑盘鼓混合式旋

转构件与转轴相比具有高刚度特点，将其结构简化并建立单厚盘转子动力学模型；其次，针对

热膨胀引发的系统变结构特征，以曲线拟合结合 Ｈｅｒｍｉｔｅ插值法描绘出圆柱厚盘窜动到任意
位置时的转轴弯曲情况，根据弯曲轴所储存的弹性势能运用数值方法折算出对转盘所提供的

恢复力及转轴的弯曲恢复刚度；最后，通过数值分析热膨胀诱发的轴向窜动对厚盘转子系统进

动频率、临界角速度和振动响应幅值等动力学特性的影响，验证了热膨胀诱发的转轴窜动因素

是影响厚盘转子系统动力学特性的主要因素之一。

关　键　词：混合式转子系统；热膨胀；厚转盘；弯曲势能；弯曲刚度
中图分类号：Ｏ３２７；ＴＨ１１３．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００６７１０

　　大型旋转机械（如航空发动机、汽轮机等）多
在高温和高压的环境中高速运转，并伴有负载较

重，但其结构复杂且轻质化的发展趋势，使得对于

运行时振动与抑制振动问题的研究越发成为发动

机研发过程中的核心课题之一。根据现有的工作

故障数据与相关实验验证对比结果显示，由机组

主转子系统振动直接引发的故障占总故障的半数

以上，是诱发机组异常振动的主要因素
［１２］
。以

航空发动机主转子结构为研究对象，文献［３５］针
对发动机整机振动问题展开了详细的研究，揭示

了设计参数与转子振动特性的关系；Ｇｌａｓｇｏｗ和
Ｎｅｌｓｏｎ［６］运用复模态综合法分析了航空发动机支
承转子机匣整机系统的动力学特性；Ｈｏｓｓｅｉｎｉ和
Ｋｈａｄｅｍ［７］研究了转子系统的自由振动，并考虑了
转轴曲率和惯性；刘杨等

［８９］
研究了故障转子振

动的参数影响规律与抑制；文献［１０］建立了具有
复合材料轴盘轴承转子系统的数学模型，揭示

了复合材料转轴对转子动力学特性的影响。针对

航空发动机工况下的复杂结构变化和影响因素，

以及诱发异常整机振动，文献［１１］研究了考虑磨
损引 起 的 结 构 变 化 及 产 生 的 附 加 激 励；文

献［１２１４］研究了复杂工况下热变形诱发的转子
结构变化与运行时的故障振动的参数影响规律。

现有的研究工作多以集中质量方法予以建模

及深入研究，对结构参数的影响或是复杂因素影

响下结构变化引起的动态特性变化的研究较为少

见。发动机作为飞行器的推进系统，其将燃料燃

烧产生的化学能转变为有效的功率并以轴功率形

式输出，最后传给推进系统。事实上发动机整机

工作时，温度沿主轴方向呈现非均匀分布，涡轮要

求的燃气温度随发动机推力需求的变化而变化，

不同的性能需求对机组温升的要求也不尽相同。

通常，最高温度限制在８５０～１７００℃，具体由涡轮
转子叶片和导向器的材料决定；压缩过程所做的

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001008&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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功已经将空气加热到 ２００～５５０℃，使燃烧过程产
生的温升达到６５０～１１５０℃。鉴于以上研究现状
与研究背景，本文考虑复杂温度环境引起的热膨

胀及变结构特征，以 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子动力学模型为基
础，以文献［１５］的单厚盘转子系统模型为主要研
究对象，进一步考虑文献［１６］中转轴热膨胀特性
的理论研究结果，对比数值计算与理论研究，分析

厚盘基于热膨胀沿轴向窜动后转子系统的动力学

属性与参数影响规律。

１　盘鼓混合式转子系统建模

针对航空发动机等旋转机械的旋转构件结构

特点和复杂连接形式，虽然涡轮与压气机处转盘

厚薄不同，但两者的旋转构件均以复杂的形式连

接
［１７］
。本文以盘鼓混合式连接为例，即各级转盘

间以鼓筒连接。

考虑图 １中的盘鼓混合旋转构件的结构特
点：实心圆截面转轴较为细长，与转轴相比，鼓筒

为相对粗短的薄壁柱壳且空心圆截面轴惯性矩较

大，因此整体旋转构件中鼓筒的弯曲刚度远远大

于细长的转轴。将盘鼓混合连接结构刚化为理想

刚性圆柱体，并视其为考虑厚度的转盘（简称厚

盘）。考虑各转盘存在偏心距且质心连线与转轴

平行，鼓筒为薄壁圆柱壳，忽略其质量影响。

图 １　盘鼓混合旋转构件示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｘｉｎｇｒｏｔｏｒｓｅｔ

ｗｉｔｈｔｕｒｎｔａｂｌｅａｎｄｄｒｕｍ

１．１　理想刚性圆柱体定义
如果圆柱体满足如下条件：

１）圆柱体的各向弯曲刚度、扭转刚度和剪切
刚度无穷大，其各种形式的变形在理论研究中可

忽略不计，即圆柱体为理想刚体。

２）圆柱体沿轴向质量分布绝对均匀，即圆柱
体的每根轴向纤维为均匀的质量线。

３）圆柱体沿径向存在质量偏心量。
则称其为理想刚性圆柱体，如图２所示。

１．２　厚盘转子系统动力学模型
以理想刚性圆柱体为转盘，用以近似厚度不

可忽略的盘鼓混合旋转构件，圆柱体两端分别与

转轴刚性连接，且中心轴线和转轴中心线均与两

图 ２　理想刚性圆柱示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｄｅａｌｒｉｇｉｄｃｙｌｉｎｄｅｒ

支座连线共线；细长转轴为质量不计的实心圆截

面弹性纯弯轴；忽略静置时重力引起的静变形量；

转子两端支撑形式简化为光滑的固定铰支座和活

动铰支座。基于理论研究，在微振幅范围内转盘

偏转转角为微小角，即 θ≈ｔａｎθ≈ｓｉｎθ，且弧段长
度近似等于弦段长，运行状态下转子上各点在 ｚ
轴上投影在未发生热膨胀变形时近似不变。以 ｌ
表示转轴总长度，ｄ表示转轴截面直径。

如图３所示，在直角坐标系 Ａｘｙｚ下，初始静
置状态下转子总跨度为 ＡＢ＝Ｌ０，转盘厚度为 ２ｂ，
左右轴段 ＡＯ１和 Ｏ２Ｂ长度分别为 ｌ１０和 ｌ２０，转轴总
长 ｌ０，则存在如下关系：
ｌ０ ＝ｌ１０＋ｌ２０
Ｌ０ ＝２ｂ＋ｌ１０＋ｌ

{
２０

（１）

忽略厚盘热变形，转轴发生热致膨胀后左右

段长度变为 ｌ１和 ｌ２，则转轴总长度与转子总跨度
变为

ｌ＝ｌ１＋ｌ２
Ｌ＝２ｂ＋ｌ１＋ｌ

{
２

（２）

转子以转速 Ω运行时，厚盘的动量矩沿 ｘ、ｙ
方向的投影 Ｌｘ和 Ｌｙ为

Ｌｘ ＝Ｊｄθ
·

ｘ＋ＪｐΩθｙ

Ｌｙ ＝Ｊｄθ
·

ｙ－ＪｐΩθ
{

ｘ

（３）

式中：θｘ、θｙ为转盘偏角；Ｊｄ和 Ｊｐ分别为厚盘绕截
面直径和中心轴转动惯量。

由动量矩定理，惯性力矩 Ｍｘ和 Ｍｙ为

图 ３　厚盘转子系统示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｔｏｒ

ｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｈｉｃｋｄｉｓｋ

８６
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Ｍｘ ＝Ｊｄθ̈ｘ＋ＪｐΩθ
·

ｙ

Ｍｙ ＝Ｊｄθ̈ｙ－ＪｐΩθ
·{
ｘ

（４）

厚盘的质量为 ｍ，且偏心量为 ε，则厚盘惯性
力在 ｘ和 ｙ方向的投影分别为 ｍ̈ｘｒ和 ｍ̈ｙｒ；系统受
到等效黏性比例阻尼的比例系数为 β１和 β２。依
转子在转盘处受力（力矩）和位移（转角）的关系

及动力学普遍方程，可得厚盘转子系统的振动方

程为

Ｍ Ｘ̈＋（Ｃ＋Ｈ）Ｘ
·

＋ＫＸ＝Ｆ （５）

式中：转盘坐标 Ｘ＝（ｘｒ ｙｒ θｘ θｙ）Ｔ；质量矩

阵 Ｍ＝ｄｉａｇ（ｍ，ｍ，Ｊｄ，Ｊｄ）； 刚 度 矩 阵 Ｋ ＝
ｋｒｒ ０ ０ ｋｒθ
０ ｋｒｒ －ｋｒθ ０

０ －ｋθｒ ｋθθ ０

ｋθｒ ０ ０ ｋ













θθ

； 陀 螺 力 矩 Ｈ ＝

０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ＪｐΩ

０ ０ －ＪｐΩ













０

；比例阻尼 Ｃ＝β１Ｍ ＋β２Ｋ；

Ｆ＝（ｍΩ２εｃｏｓ（Ωｔ）　ｍΩ２εｓｉｎ（Ωｔ）　０　０）Ｔ为偏
心激励。

如忽略厚盘的偏心量，且引入复变量 ｒ＝ｘ＋
ｉｙ，θ＝θｙ－ｉθｘ，则方程（５）变为
ｍ̈ｒ＋ｋｒｒｒ＋ｋｒθθ＝０

Ｊｄθ̈－ＪｐΩｉθ
·

＋ｋθｒｒ＋ｋθθθ＝
{ ０

（６）

令 ω２ｒｒ＝ｋｒｒ／ｍ，ω
２
θθ＝ｋθθ／Ｊｄ，ω

２
ｒθ＝ｋｒθ／ｍ，ω

２
θｒ＝

ｋθｒ／Ｊｄ，设动力学方程（６）的解为

ｒ＝ｒ０ｅ
ｉωｎｔ

θ＝θ０ｅ
ｉωｎ{ ｔ

（７）

代回方程（６）可得频率方程为
ω４ｎ －（Ｊｐ／Ｊｄ）Ωω

３
ｎ －（ω

２
ｒｒ＋ω

２
θθ）ω

２
ｎ ＋

　　（Ｊｐ／Ｊｄ）Ωω
２
ｒｒωｎ ＋ω

２
ｒｒω

２
θθ－ω

２
ｒθω

２
θｒ ＝０ （８）

依方程（８）求解出４个根，即转子系统存在 ４
个进动频率

［１８１９］
。

２　转轴弯曲刚度
转子系统运行温度的复杂多变及非均匀特

性，使得高速运转中的主轴产生复杂多变的非均

匀温度应力。考虑温度沿轴向的复杂分布规律，

进而导致转盘产生轴向窜动。将转子材料的热膨

胀系数近似为一常数 α，即忽略温度对材料热膨
胀属性的影响，并展开热膨胀对转子系统影响的

研究。

２．１　热膨胀影响下转轴轴向窜动规律
当厚盘两侧轴段的温度由初始温度 Ｔ０分别

升至工作温度 Ｔ１和 Ｔ２时，厚盘转子模型的转轴
发生热膨胀变形后，厚盘沿轴向窜动的示意图如

图４所示。
热膨胀引起变形后各轴段长度为

ｌ１ ＝αｌ１０（Ｔ１－Ｔ０）＋ｌ１０
ｌ２ ＝αｌ２０（Ｔ２－Ｔ０）＋ｌ

{
２０

（９）

如图５所示，研究转轴截面变形，线弹性微小
变形范围内，径向、轴向应变满足如下关系：

ｄｎ－ｄｎ０
ｄｎ０

＝－μ
ｌｎ－ｌｎ０
ｌｎ０

　　ｎ＝１，２ （１０）

式中：μ为泊松比；截面直径 ｄ的角标意义与轴段
ｌ相一致。

将式（９）代入式（１０）整理，可得变形后两轴
段横截面直径为

ｄ１ ＝ｄ１０－μｄ１０α（Ｔ１－Ｔ０）

ｄ２ ＝ｄ２０－μｄ２０α（Ｔ２－Ｔ０
{

）
（１１）

两轴段截面对其直径的轴惯性矩为

Ｉ１ ＝
πｄ４１
６４

Ｉ２ ＝
πｄ４２










６４

（１２）

进一步，即可求得两轴段热膨胀后的抗弯曲

刚度 ＥＩ１和 ＥＩ２（Ｅ为材料弹性模量）。

图 ４　转轴轴向窜动

Ｆｉｇ．４　Ａｘｉａｌｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｓｈａｆｔ

图 ５　转轴轴向窜动变形示意图（ｎ＝１，２）

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｆｏｒｍａｂｌｅｄｉａｇｒａｍｏｆａｘｉａｌ

ｍｏｖｅｍｅｎｔｏｆｓｈａｆｔ（ｎ＝１，２）

２．２　热膨胀影响下转轴弯曲刚度
图６为膨胀后的转子系统。基于厚盘变形可

忽略且两端都与转轴刚性连接，如图７所示，当将

Ｏ２Ｂ
⌒
沿向量Ｏ２Ｏ

→
１平移至Ｏ１Ｂ１

⌒
，曲线 ＡＯ１Ｂ为一条

处处光滑且连续的曲线。

对曲线 ＡＯ１Ｂ在坐标系 Ａｒｚ下进行数值拟合，

９６
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图 ６　热膨胀转子弯曲示意图

Ｆｉｇ．６　Ｂｅｎｄｉｎｇｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｔｏｒａｆｔｅｒｔｈｅｒｍａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎ

图 ７　弯曲转轴的曲线拟合

Ｆｉｇ．７　Ｃｕｒｖｅｆｉｔｔｉｎｇｏｆｂｅｎｄｉｎｇｓｈａｆｔ

转轴上任意一点处的径向位移 ｒ（ｚ）为位置 ｚ的三
次多项式：

ｒ（ｚ）＝ａ１＋ａ２ｚ＋ａ３ｚ
２＋ａ４ｚ

３
（１３）

式中：ａ１、ａ２、ａ３、ａ４为待定系数，可由如下插值条
件确定，即多项式 ｒ（ｚ）满足：
ｒ（０）＝０
ｒ（ｌ１）＝ｒ－ｂｔａｎθ

ｒ（ｌ）＝－２ｂｔａｎθ
ｄｒ（ｌ１）／ｄｚ＝










θ

（１４）

将插值条件式（１４）代入多项式（１３）得
ｒ（０）＝ａ１＋ａ２０＋ａ３０

２＋ａ４０
３ ＝０

ｒ（ｌ１）＝ａ１＋ａ２ｌ１＋ａ３ｌ
２
１＋ａ４ｌ

３
１ ＝ｒ－ｂｔａｎθ

ｄｒ（ｌ１）
ｄｚ

＝ａ２＋２ａ３ｌ１＋３ａ４ｌ
２
１ ＝θ

ｒ（ｌ）＝ａ１＋ａ２ｌ＋ａ３ｌ
２＋ａ４ｌ

３ ＝－２ｂｔａｎ













θ

（１５）
由式（１５）可将多项式（１３）记为

ｒ（ｚ）＝

１
ｚ

ｚ２

ｚ













３

Ｔ １ ０ ０ ０

１ ｌ１ ｌ２１ ｌ３１
０ １ ２ｌ１ ３ｌ２１
１ ｌ ｌ２ ｌ













３

－１
０

ｒ－ｂｔａｎθ
θ

－２ｂｔａｎ











θ

（１６）
计算式（１６）中矩阵的逆并记为 Ｉ，选取关于

变量 ｚ三次 Ｈｅｒｍｉｔｅ多项式［２０］
：

Ｈ１ ＝Ｉ１１＋Ｉ２１ｚ＋Ｉ３１ｚ
２＋Ｉ４１ｚ

３

Ｈ２ ＝Ｉ２２ｚ＋Ｉ３２ｚ
２＋Ｉ４２ｚ

３

Ｈ３ ＝Ｉ２３ｚ＋Ｉ３３ｚ
２＋Ｉ４３ｚ

３

Ｈ４ ＝Ｉ２４ｚ＋Ｉ３４ｚ
２＋Ｉ４４ｚ













３

（１７）

则式（１６）的形式可记为
ｒ（ｚ）＝Ｈ２ｒ＋Ｈ３θ－（Ｈ２＋２Ｈ４）ｂｔａｎθ （１８）

式中：ｚ∈［０，ｌ］。
当 θ为微小角时，ｔａｎθ≈θ，则

ｒ（ｚ）＝Ｈ２ｒ＋（Ｈ３－ｂＨ２－２ｂＨ４）θ　　ｚ∈ ［０，ｌ］
（１９）

两段转轴的总弯曲势能与拟合曲线 ＡＯ１Ｂ的
曲率有关，与位置无关，厚盘转子系统转轴弯曲势

能
!ｒ为

!ｒ ＝
ＥＩ１
２∫

ｌ１

０

２ｒ
ｚ( )２

２

ｄｚ＋

　　
ＥＩ２
２∫ｌ１

ｌ ２（ｒ＋２ｂｔａｎθ）
ｚ[ ]２

２

ｄｚ （２０）

!ｒ为一个关于 ｒ（ｚ）的二次泛函，式（２０）可退
化为线性化表达式：

!ｒ
（ｒ θ）Ｔ

＝

２!ｒ
ｒ２

２!ｒ
ｒθ

２!ｒ
θｒ

２!ｒ
θ











２

ｒ( )θ≡ Ｋｒ
ｒ( )θ （２１）

泛函
!ｒ也可以表示为

!ｒ ＝
１
２
（ｒ θ）Ｋｒ

ｒ( )θ （２２）

式中：Ｋｒ为弹性转轴两端固定时弯曲恢复刚度矩
阵，即

Ｋｒ ＝
ｋｒｒ ｋｒθ
ｋθｒ ｋ( )

θθ

（２３）

其中：ｋｒｒ＝
２!ｒ
ｒ２
；ｋｒθ＝ｋθｒ＝

２!ｒ
θｒ

；ｋθθ＝
２!ｒ
θ２
。

由于圆截面转轴截面各向同性，则转子在置

盘处的弯曲恢复力（力矩）和位移（转角）的关系，

即转子系统的弯曲刚度与恢复力满足：

Ｆｘ
Ｆｙ
Ｍｘ
Ｍ













ｙ

＝

ｋｒｒ ０ ０ ｋｒθ
０ ｋｒｒ －ｋｒθ ０

０ －ｋθｒ ｋθθ ０

ｋθｒ ０ ０ ｋ













θθ

ｘｒ
ｙｒ
θｘ
θ













ｙ

（２４）

３　算例与分析

为研究热膨胀对厚盘转子系统动力学属性的

影响，针对厚盘转子系统选取计算参数，如表 １
所示。

为模拟出复杂温度环境及温升过程对厚盘转

子系统的影响，参考大型复杂旋转机械实际工况

特点。当转子自然温度 Ｔ０＝６８Ｋ时，分别以速率
ｖ１Ｔ＝０．８Ｋ／ｓ和 ｖ２Ｔ＝６Ｋ／ｓ匀速升温至稳定的工
作温度 Ｔ１Ｗ ＝６０８Ｋ和 Ｔ２Ｗ ＝２１９２Ｋ；热膨胀系数
α＝４．８μｍ／ｍＫ。此时温升及轴段长度变化规律
分别如图８和图９所示。

０７
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表 １　厚盘转子系统参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｈｉｃｋｄｉｓｋ

参数 数值

弹性模量 Ｅ／（Ｎ·ｍ－２） ２．０５８×１０１１

泊松比 μ ０．２８

材料密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ７８００
转盘质量 ｍ／ｋｇ １００
转盘半径 Ｒ／ｍ ０．１２
转轴半径 Ｒｌ／ｍ ０．０３
偏心量 ε／ｍ ０．３×１０－４

比例阻尼系数 β１，β２ ０．２×１０－３

转轴总长 ｌ０／ｍ １．５
轴段长 ｌ１０／ｍ ０．６
轴段长 ｌ２０／ｍ ０．９

图 ８　温升曲线

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

图 ９　转轴长度变化

Ｆｉｇ．９　Ａｘｉａｌｌｅｎｇｔｈｖａｒｉａｔｉｏｎ

３．１　热膨胀影响下弯曲恢复刚度
转盘厚度 ２ｂ＝０．２ｍ时，计算对比厚盘转子

系统在不同工作环境中的弯曲恢复刚度，列于

表２和表３中。表２为工作温度 Ｔ２Ｗ＝１６５２Ｋ时，
Ｔ１Ｗ对转子主刚度的影响；表 ３为工作温度 Ｔ１Ｗ ＝
６０８Ｋ时，Ｔ２Ｗ对转子主刚度的影响。数据显示了
在不同温度状态下对厚盘转子系统弯曲恢复刚度

的影响。

表２数据显示，仅考虑 Ｔ１Ｗ影响时，刚度 ｋｒｒ、
ｋθθ均随 Ｔ１Ｗ增加而不同程度的减小，同时刚度 ｋｒθ

的绝对值也随之减小。表 ３数据显示，仅考虑
Ｔ２Ｗ影响时，刚度 ｋｒｒ和刚度 ｋｒθ的绝对值随 Ｔ２Ｗ增加
而增加，而刚度 ｋθθ随 Ｔ２Ｗ增加而减小。

研究转盘厚度的影响时，令初始状态的自然

温度为 Ｔ０ ＝６８Ｋ；针对稳定的工作温度 Ｔ１Ｗ ＝
６０８Ｋ和 Ｔ２Ｗ＝２１９２Ｋ，计算对比转子的弯曲恢复
刚度列于表 ４中。由表 ４数据可见，当转轴长度
不变时，转盘厚度对弯曲恢复刚度的参数影响规

律为：刚度 ｋｒｒ不受转盘厚度参数的影响，而刚度
ｋｒθ、ｋθθ的绝对值均随转盘加厚而增加。

表 ２　弯曲恢复刚度受 Ｔ１Ｗ的影响

Ｔａｂｌｅ２　ＢｅｎｄｉｎｇｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｆｆｅｃｔｅｄｂｙＴ１Ｗ

Ｔ１Ｗ／Ｋ
ｋｒｒ／（１０

７Ｎ·

ｍ－１）

ｋθθ／（１０
６Ｎ·

ｍ－１）

ｋｒθ／（１０
６Ｎ·

ｍ－１）

２４８ ３．７７０６ ５．８６９３ －４．０７８４

３５６ ３．７５１７ ５．８６３７ －４．０５８２

４２８ ３．７３９２ ５．８６００ －４．０４４７

４８２ ３．７２９８ ５．８５７３ －４．０３４７

５３６ ３．７２０５ ５．８５４５ －４．０２４６

５７２ ３．７１４３ ５．８５２７ －４．０１８０

６０８ ３．７０１８ ５．８５０９ －４．０１１３

表 ３　弯曲恢复刚度受 Ｔ２Ｗ的影响

Ｔａｂｌｅ３　ＢｅｎｄｉｎｇｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｆｆｅｃｔｅｄｂｙＴ２Ｗ

Ｔ２Ｗ／Ｋ
ｋｒｒ／（１０

７Ｎ·

ｍ－１）

ｋθθ／（１０
６Ｎ·

ｍ－１）

ｋｒθ／（１０
６Ｎ·

ｍ－１）

１４７２ ３．６９２６ ５．８６２４ －３．９８５６

１６５２ ３．７０１８ ５．８５０９ －４．０１１３

１７４２ ３．７１５８ ５．８４５１ －４．０２４２

１７９６ ３．７２０５ ５．８４１７ －４．０３１９

１８６８ ３．７２６７ ５．８３７２ －４．０４２２

２０１２ ３．７３９２ ５．８２８１ －４．０６２９

２１９２ ３．７５４９ ５．８１６８ －４．０８８８

表 ４　弯曲恢复刚度受转盘厚度的影响

Ｔａｂｌｅ４　Ｂｅｎｄｉｎｇｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

ａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｄｉｓｋｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

ｂ／ｍ
ｋｒｒ／（１０

７Ｎ·

ｍ－１）

ｋθθ／（１０
６Ｎ·

ｍ－１）

ｋｒθ／（１０
６Ｎ·

ｍ－１）

０．０５ ３．７５４９ ５．０７０７ －２．５５３２

０．０８ ３．７５４９ ５．５００７ －３．４７４５

０．１ ３．７５４９ ５．８１６８ －４．０８８８

０．１２ ３．７５４９ ６．１５６５ －４．７０３０

０．１５ ３．７５４９ ６．７１０４ －５．６２４３

０．２ ３．７５４９ ７．７５１６ －７．１５９９

０．２２ ３．７５４９ ８．２０９３ －７．７７４１

３．２　热膨胀影响下转子进动频率
由方程（８）求解计算转子在不同转速 Ω时的

４个进动频率角速度，记 ωｆ１和 ωｆ２为正进动频率，

ωｂ１和 ωｂ２为反进动频率。绘制辅助线 ωｎ＝Ω和
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ωｎ＝－Ω，由交点确定出厚盘转子系统在不同工况
下的临界角速度。考虑稳定的工作温度 Ｔ１Ｗ ＝６０８Ｋ
和 Ｔ２Ｗ＝２１９２Ｋ，热膨胀系数 α＝４．８μｍ／ｍＫ。当
ｂ＝０．１ｍ时求得转子进动频率，如图１０（ａ）所示；当
ｂ＝０．２ｍ时求得转子进动频率，如图１０（ｂ）所示。

表５为工作温度 Ｔ２Ｗ ＝１６５２Ｋ时，Ｔ１Ｗ对转子
临界角速度进动频率的影响。表 ６为工作温度
Ｔ１Ｗ＝６０８Ｋ时，Ｔ２Ｗ对转子临界角速度的影响。

由图１０可见，厚盘转子系统在发生一定程度
轴向热膨胀后有 ３个临界角速度。而 ωｎ＝Ω与
ωｆ２无交点，也可认为 ω４＝∞。２个正进动频率和
２个负进动频率都随着转速 Ω升高而升高。结合
表５和表６数据，对于转盘厚度较大的厚盘转子
系统，临界角速度 ω１和临界角速度 ω２较小，而临
界角速度 ω３则随着转盘厚度增加而增加。

图 １０　转子进动频率

Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｒｏｔｏｒ

表 ５　临界角速度受 Ｔ１Ｗ的影响

Ｔａｂｌｅ５　ＣｉｒｔｉｃａｌａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｆｆｅｃｔｅｄｂｙＴ１Ｗ

Ｔ１Ｗ／Ｋ ω１／ｓ
－１ ω２／ｓ

－１ ω３／ｓ
－１

２４８ ５６６ ６２０ ２２１９

３９２ ５６４ ６１８ ２２１８

４８２ ５６３ ６１７ ２２１８

６０８ ５６２ ６１５ ２２１７

　　特别当 Ω＝０时，ωｆ１ ＝－ωｂ１ ＝ωα且 ωｆ２ ＝
－ωｂ２＝ωβ，即为不考虑陀螺力矩时的临界角速
度。依温升规律（见图 ８）和转轴长度膨胀规律
（见图９）对转子进行计算，对比仿真温升过程中
ωα、ωβ的变化规律，如图１１所示。

从图１１中可以看出，在 ０～３５４ｓ时间段内，
温度 Ｔ１和 Ｔ２均为升温状态下，ωα均随之增加而
ωβ随之减小；在时间段 ３５４～６７５ｓ内，Ｔ２达到稳
定的工作温度 Ｔ２Ｗ而 Ｔ１仍继续缓慢升温，在此时
间段内ωα、ωβ均以不同速率减小；在６７５ｓ后温升
结束，系统进入稳定的工作温度，ωα、ωβ 保持
不变。

表 ６　临界角速度受 Ｔ２Ｗ的影响

Ｔａｂｌｅ６　ＣｉｒｔｉｃａｌａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｆｆｅｃｔｅｄｂｙＴ２Ｗ

Ｔ２Ｗ／Ｋ ω１／ｓ
－１ ω２／ｓ

－１ ω３／ｓ
－１

１４７２ ５６１ ６１４ ２２２０

１６５２ ５６２ ６１５ ２２１７

１８３２ ５６３ ６１６ ２２１４

２１９２ ５６５ ６１９ ２２０９

图 １１　临界角速度 ωα、ωβ变化

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｃｉｒｔｉｃａｌａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙωαａｎｄωβ

３．３　转轴截面直径对幅频特性的影响
为研究转轴截面直径对厚盘转子系统的影

２７
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响，考虑工况温度 Ｔ１Ｗ＝３０２Ｋ，Ｔ２Ｗ ＝１６５２Ｋ；转盘
厚度２ｂ＝０．２ｍ。以响应 ｘｒ为例绘制不同转轴截
面直径情况下厚盘转子系统响应幅值 Ａｘｒ随转速
的变化曲线，如图１２所示，相应峰值列于表７。

如图１２及表 ７所示，随着转轴截面直径 ｄ０
增加，幅频特性曲线的峰值减小，且峰值对应的转

速值变大。当转速小于３８３ｓ－１时，响应幅值随转
轴直径在０．０４～０．０６ｍ范围内增加而减小；当转
速大于５６８ｓ－１时，响应幅值随转轴直径在０．０４～
０．０６ｍ范围内增加而增加。

图 １２　转轴截面直径影响下响应 ｘｒ的幅频曲线

Ｆｉｇ．１２　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｘｒｕｎｄｅｒ

ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｈａｆｔｄｉａｍｅｔｅｒ

表 ７　图 １２中峰值及其对应转速

Ｔａｂｌｅ７　Ｐｅａｋｖａｌｕｅａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｏｆＦｉｇ．１２

ｄ０／ｍ ΩＡｍａｘ／ｓ
－１ Ａｘｒ／（１０

－４ｍ）

０．０４ ２９１ ４．１７５７

０．０５ ４５５ ２．７３６９

０．０６ ６５８ １．９２８３

３．４　工况温度对幅频特性的影响
为研究工况温度对厚盘转子系统的影响，以

响应 ｘｒ为例。首先考虑工况温度 Ｔ２Ｗ ＝１６５２Ｋ，
转盘厚度２ｂ＝０．２ｍ，转轴截面直径 ｄ０＝０．０５ｍ，
绘制不同工况温度 Ｔ１Ｗ情况下厚盘转子系统响应
幅值随转速的变化曲线，如图 １３所示（虚线和点
划线的交点处 Ω＝４５６．６ｓ－１，实线和虚线的交点
处 Ω＝４５９．８ｓ－１），相应峰值列于表８；其次考虑
工况温度 Ｔ１Ｗ ＝９３２Ｋ，转盘厚度２ｂ＝０．２ｍ，转轴
截面直径 ｄ０＝０．０５ｍ，绘制不同工况温度 Ｔ２Ｗ情况
下厚盘转子系统响应幅值随转速的变化曲线，如

图１４所示（虚线和点划线的交点处 Ω＝４５７．０ｓ－１，
实线和虚线的交点处 Ω＝４５７．６ｓ－１），相应峰值列
于表９。

如图１３及表８所示，随着工况温度 Ｔ１Ｗ增加，

图 １３　Ｔ１Ｗ影响下响应 ｘｒ的幅频曲线

Ｆｉｇ．１３　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｘｒｕｎｄｅｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＴ１Ｗ

表 ８　图 １３中峰值及其对应转速

Ｔａｂｌｅ８　Ｐｅａｋｖａｌｕｅａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｏｆＦｉｇ．１３

Ｔ１Ｗ／Ｋ ΩＡｍａｘ／ｓ
－１ Ａｘｒ／（１０

－４ｍ）

３０２ ４５９．２ ２．７１７９

５７２ ４５６．５ ２．７３９４

９３２ ４５２．９ ２．７６８２

图 １４　Ｔ２Ｗ影响下响应 ｘｒ的幅频曲线

Ｆｉｇ．１４　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｘｒｕｎｄｅｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＴ２Ｗ

表 ９　图 １４中峰值及其对应转速

Ｔａｂｌｅ９　Ｐｅａｋｖａｌｕｅａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｏｆＦｉｇ．１４

Ｔ２Ｗ／Ｋ ΩＡｍａｘ／ｓ
－１ Ａｘｒ／（１０

－４ｍ）

１８３２ ４５３．７ ２．７５８０

２１９２ ４５５．２ ２．７３７０

２７３２ ４５９．８ ２．７３３０

幅频特性曲线的峰值增加，且峰值对应的转速值

减小。当转速小于４５６．６ｓ－１时，响应幅值随工况
温度 Ｔ１Ｗ增加而增加；当转速大于 ４５９．８ｓ

－１
时，响

应幅值随工况温度 Ｔ１Ｗ增加而减小。
如图１４及表９所示，随着工况温度 Ｔ２Ｗ增加，

３７
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幅频特性曲线的峰值减小，且峰值对应的转速值

增加。当转速小于４５７．０ｓ－１时，响应幅值随工况
温度 Ｔ２Ｗ增加而减小；当转速大于 ４５７．６ｓ

－１
时，响

应幅值随工况温度 Ｔ２Ｗ增加而增加。
３．５　转盘厚度对幅频特性的影响

为研究转轴截面直径对厚盘转子系统的影

响，以响应 ｘｒ为例。考虑工况温度 Ｔ１Ｗ ＝９３２Ｋ，
Ｔ２Ｗ＝１８３２Ｋ；转轴截面直径 ｄ０＝０．０５ｍ。绘制选
取不同转盘厚度情况下厚盘转子系统响应幅值随

转速的变化曲线，如图 １５所示，相应峰值列于
表１０。

如图１５及表１０所示，随着转盘厚度的增加，
幅频特性曲线的峰值减小，且峰值对应的转速值

较小。当转速小于４１４ｓ－１时，响应幅值随转盘厚
度的增加而增加；当转速大于 ４３８ｓ－１时，响应幅
值随转盘厚度的增加而减小。

图 １５　转盘厚度影响下响应 ｘｒ的幅频曲线

Ｆｉｇ．１５　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｘｒｕｎｄｅｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｓｋｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

表 １０　图 １５中峰值及其对应转速

Ｔａｂｌｅ１０　Ｐｅａｋｖａｌｕｅａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｏｆＦｉｇ．１５

２ｂ／ｍ ΩＡｍａｘ／ｓ
－１ Ａｘｒ／（１０

－４ｍ）

０．２ ４５３ ２．７５７５

０．４ ４２９ ２．３５１１

０．６ ４０５ ２．０５２８

４　结　论

复杂多变的温度环境会使转子系统结构变

化，是影响转子动力学特性及旋转机械异常振动

分析的主要因素之一。本文考虑了转盘厚度的影

响，并开展了厚盘转子系统建模与热膨胀变形的

研究，针对温升过程及高温运行环境，将其影响量

化，研究了热膨胀量对厚盘转子系统结构与运行

特性的影响。通过数值仿真及对比算例，展示了

厚盘转子系统动力学特性受热膨胀因素的影响

规律。

１）从转轴弯曲恢复刚度分析结果可见，在温
升过程中，厚盘转子系统以热膨胀变形规律发生

结构变化，其弯曲恢复刚度各项均随之以不同规

律变化，因而热膨胀变形量引起的厚盘转子系统

结构参数变化是影响弯曲恢复刚度估算的因素

之一。

２）从转子进动频率和临界转速的分析结果
可见，当转轴长度不变而转盘厚度变化，转子系统

的各阶临界角速度均受影响；当考虑工作温度环

境时，在一定的升温工作状态和稳定的高温工作

状态，热膨胀变形是影响转子临界转速的主要因

素之一。

３）对于产生轴向窜动的厚盘转子系统，不同
的工况所产生的热膨胀窜动量有所不同，使得相

同的厚盘转子系统在不同的工况下以不同的结构

参数运转，特别在不同的转轴结构参数下具有不

同的弯曲恢复刚度，使得系统的固有频率和幅频

特性等动力学特性均受到影响。

４）厚盘转子系统的转盘厚度也是影响整个
转系统动力学特性的主要因素，即便工况状态下

厚盘转子系统的转轴结构参数相同，不同的转盘

厚度使得整系统具有不同的结构特征，使得转子

的弯曲恢复刚度具有差异而间接的影响整个厚盘

转子系统的动力学特性。
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北京航空航天大学出版社，２００６：３２．

ＣＨＥＮＧ，ＨＯＮＧＪ，ＭＡＹＨ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｅｒｏｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｅｎ

ｇｉｎｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６：３２（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１８］钟一谔，何衍宗，王正，等．转子动力学［Ｍ］．北京：清华大学

出版社，１９８７：１３１４．

ＺＨＯＮＧＹＥ，ＨＥＹＺ，ＷＡＮＧＺ，ｅｔａｌ．Ｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９８７：１３１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］闻邦椿，顾家柳，夏松波，等．高等转子动力学理论、技术与

应用［Ｍ］．北京：机械工业出版社，１９９９：７５８５．

ＷＥＮＢＣ，ＧＵＪＬ，ＸＩＡＳＢ，ｅｔａｌ．Ａｄｖａｎｃｅｄｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ

ｔｈｅｏｒｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅ
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ｕｓｉｎｇｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｓ，ｂａｓｉｎｇｏｎｅｌａｓｔｉｃｐｏｔｅｎｔｉａｌｅｎｅｒｇｙｓｔｏｒｅｄｉｎｔｈｅｂｅｎｄｉｎｇ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｒｏｕｇｈｎｕｍｅｒｉｃａｌ
ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｒｅｃｅｓｓｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，ｃｒｉｔｉｃａｌａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｒｅｓｐｏｎｓｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｔｈｉｃｋｄｉｓｋｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ，ｉｔ
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ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｈｉｃｋｄｉｓｋｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｉｘｉｎｇｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ；ｔｈｅｒｍａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎ；ｔｈｉｃｋｄｉｓｋ；ｂｅｎｄｉｎｇｐｏｔｅｎｔｉａｌｅｎｅｒｇｙ；ｂｅｎｄｉｎｇｓｔｉｆｆ
ｎｅｓｓ
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　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＢＫ２０１６０８２１）
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Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１

　收稿日期：２０１９０４２８；录用日期：２０１９０８３０；网络出版时间：２０１９０９０４０８：５７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０３．１７０３．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家“８６３”计划 （２０１４ＡＡ７０６０２０１）；国家自然科学基金 （１１７３２０１３）；陕西省自然科学基础研究计划 （２０１９ＪＭ２９０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙｅｚｙ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：张庆，叶正寅．基于气动导数的类Ｘ３７Ｂ飞行器纵向稳定性分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：７７８５．
ＺＨＡＮＧＱ，ＹＥＺＹ．ＬｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒＸ３７Ｂｌｉｋｅｔｒａｎｓａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｏｒｂｉｔａｌｔｅｓｔｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅ
ｒｉｖａｔｉｖｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：７７８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１８８

基于气动导数的类 Ｘ３７Ｂ飞行器纵向稳定性分析
张庆１，叶正寅２，

（１．西安航空学院 飞行器学院，西安 ７１００７７；　２．西北工业大学 航空学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：为了定量地研究跨大气层轨道飞行器在不同飞行条件下俯仰方向的动态特
性，在 Ｅｔｋｉｎ气动力模型的基础上，详细研究了飞行马赫数、减缩频率、振动幅值、平均迎角等
因素对此类飞行器纵向动态特性的影响规律。研究结果表明，平均迎角和飞行马赫数决定了

流场的基本特性，所以对气动导数的影响很大；而减缩频率和振动幅值决定了非定常扰动的强

弱，影响非定常气动力的大小，决定非定常迟滞效应的强弱。对类似 Ｘ３７Ｂ的跨大气层轨道
飞行器来说，平均迎角越大，机身后方背风区的涡流作用越强，纵向稳定性越强。在亚声速范

围内，随着飞行马赫数增加，纵向稳定性增强，在超声速范围内，随着飞行马赫数增大，纵向稳

定性减弱。振动幅值大小虽然影响了流场的形态，但对气动导数的数值大小没有明显影响。

振动频率对动态特性的影响也不明显。希望研究结果可为中国未来类似飞行器的研究和发展

提供相应的参考和技术储备。

关　键　词：气动导数；动态特性；飞行包线；不确定性；跨大气层飞行器
中图分类号：Ｖ２１２．１２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００７７０９

　　随着日益频繁的空间应用和太空探索活动，
人类对廉价、快速和可靠性高的天地往返运输系

统的应用需求日趋迫切
［１２］
。比较而言，跨大气

层轨道飞行器是可重复使用天地往返运输器中比

较独特的一种布局形式，其具有较大的气动升阻

比，强大的气动舵面操控能力和横向机动能力，较

好的再入飞行热、力学环境条件和可重复使用能

力，能够在火箭推力作用下跨越大气层后在地球

卫星轨道上运行，并像飞机一样水平着陆在地面

跑道上
［３５］
。据公开资料显示，截至目前，Ｘ３７Ｂ

至少进行了 ５次太空飞行试验，最近的一次于
２０１７年 ９月 ９日发射升空执行“轨道试验飞行
器５”任务，２０１９年１０月２７日返回肯尼迪航天中
心，总停留时间７８０天，打破了之前“轨道试验飞
行器４”任务创下的在轨停留 ７１８天的 Ｘ３７Ｂ飞

行时长纪录。该飞行器在轨运行 ２年多，还能像
普通飞机一样在机场跑道着陆

［１，５］
。其设计活动

可见范围也极大，可从地面一直到外太空轨道，这

也是 Ｘ３７Ｂ任务的关键所在［５］
。与飞船等传统

再入飞行器相比，这类新型再入飞行器在机动性

能和可重复利用方面具有更大的优势，已成为各

航天大国研究的热点和天地往返运输系统的主要

发展趋势
［１，６］
。但是，由于这类再入飞行器气动

布局形式复杂，操纵舵面多，飞行弹道也采用升力

式模式，相对于传统的飞行器来说，出现了一系列

新的气动设计难点问题，气动设计的复杂程度和

难度都非常大
［７８］
。

对于可重复使用的跨大气层轨道飞行器来

说，其巨大的性能优势的背后是非同一般的技术

复杂程度
［９１２］
。在空气动力学方面，跨大气层轨

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001009&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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道飞行器的飞行速度范围涵盖亚、跨、超声速到高

超声速，飞行高度从地面延伸到大气层外，在如此

巨大的飞行速度和高度跨越中，马赫数效应、黏性

效应、气动加热效应、稀薄气体效应和真实气体效

应等复杂的因素彼此交错，给气动力评估和稳定

性分析带来了很大的困难和挑战
［１，８，１２］

。如何找

到合理的气动布局和气动外形，使其既能够满足

自主进场着陆、高超再入热防护和火箭发射整流

罩尺寸限制，又可以在整个飞行包线内获得理想

的气动力、有效的操纵和满足降落机场条件的起

降性能是保障中国类似再入飞行器顺利研制成功

的先决条件和关键任务之一
［１２］
。在气动力性能

预测方面，高超声速飞行器与传统飞行器的最大

区别在于地面试验设施无法完全再现实际的飞行

环境。因此，如何预测飞行器实际飞行环境中的

气动性能参数是一项重要的工作
［１１１２］

。目前，唯

一的技术途径是：通过风洞试验获得有限条件下

的气动性能参数，运用 ＣＦＤ计算模拟风洞环境和
实际飞行器飞行环境下的气动参数，获得它们之

间的差异，将风洞试验数据外推到实际飞行所需

的气动参数
［１２］
。

在气动参数外推的过程中，存在着很多不确

定性因素，如何考虑这些不确定性因素的影响是

一个一直困扰着气动工作者的难题，目前仍待攻

克
［１０１２］

。长期以来，一方面，人们努力提高风洞

试验和 ＣＦＤ计算的精度，降低不确定性散布；另
一方面，人们也在不断深入探索流动机理，努力摸

清传统上没有认识到的影响因素，从而提高预测

的精确程度。但是在实际飞行过程中，飞机的运

动方式很复杂，会受到诸多因素（包括马赫数、运

动频率和运动幅值等）的影响。为了考察此类飞

行器随这些因素的变化规律，本文以类似 Ｘ３７Ｂ
的典型跨大气层轨道飞行器为例，对这些问题进

行了探索性的研究，系统地分析了纵向气动导数

随主要运动参数的变化规律，探讨了此类飞行器

气动导数求解时的关键影响因素，希望能为中国

未来类似轨道器的动力学分析、建模和控制律设

计提供参考和指导。

１　计算方法及算例验证
ＧＭＦｌｏｗ是笔者课题组开发的柔性体动力学

问题求解程序，该程序包括网格模块、ＣＦＤ模块
和应用模块，可以计算亚声速、跨声速、超声速及

高超声速等大速域范围的流动，也可以求解从二

维翼型、翼身组合体到带增升装置的三维全机模

型等复杂外形的绕流问题，除此之外，还可以用来

模拟六自由度多体分离、静气动弹性及动气动弹

性等耦合问题
［１３］
。本节主要验证程序对高超声

速强迫运动钝锥（所选模型的头部钝度为 ｄＮ／
ｄＢ＝０．２０，ｄＮ和 ｄＢ分别为钝锥头部和尾部的直
径）的纵向动态稳定性参数的计算能力，其中非

定常流场求解部分采用基于ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ湍流
模型的有限体积法，强迫运动的网格变形方法为

弹簧网格变形方法。首先，用 ＧＭＦｌｏｗ计算了该
钝锥在马赫数为６．８５时，不同平均迎角下进行强
迫俯仰运动的非定常气动力变化情况。然后，将

纵向阻尼导数提取出来，计算方法详见第 ２节。
最后，将计算结果与采用内伏牛顿流理论计算的

结果及试验结果
［１４１６］

进行对比。

图１（ａ）为１０°钝锥的几何外形，本节所选模
型的头部钝度为 ｄＮ／ｄＢ＝０．２０，重心与钝锥顶点
距离为钝锥总长度的 ７０％。图 １（ｂ）为钝锥初始
时刻对称面的网格分布情况，重心在原点处，俯仰

轴为 ｙ轴。流场网格是混合网格，其中附面层是
四棱柱网格，第一层高度为１．０×１０－６ｍ，一共 ３１
层，其他区域是三棱锥网格。可知，附面层网格质

量保持较好，正交性也保持较好。图 ２为３种方
法（试验、内伏牛顿流理论及程序求解）在不同迎

角时得到的俯仰阻尼的变化情况。图中：α为

图 １　钝锥的几何外形和计算采用的混合网格

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｕｎｔｅｄｃｏｎｅ’ｓｇｅｏｍｅｔｒｉｃｐｒｏｆｉｌｅａｎｄ

ｈｙｂｒｉｄｍｅｓｈｆｏｒｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

８７
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　第 １期 张庆，等：基于气动导数的类 Ｘ３７Ｂ飞行器纵向稳定性分析

迎角，Ｃｍｑ＋Ｃｍα为俯仰阻尼。可知，与试验值相
比，在迎角小于１０°时，内伏牛顿流理论计算的数
值偏大；而当迎角大于 １０°时，内伏牛顿流理论计
算的数值偏小。程序计算值与试验值在计算的迎

角范围内都保持了较好的一致性，由此说明了本

文计算方法对于高超声速三维构型强迫运动流场

模拟的结果在一定程度上也是可靠的。

图 ２　俯仰阻尼随迎角的变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｄａｍｐｉｎｇｉｎｐｉｔｃｈｉｎｇ

ｍｏｔｉｏｎｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

２　纵向气动导数计算和分析

气动导数是表征飞行器气动性能的重要参

数，也是高速再入飞行器动态特性分析及轨道和

落点位置预测时的重要参数。准确而高效地获取

飞行器的气动导数，特别是动态气动导数（动导

数），是飞行器设计、飞行力学和空气动力学的重

要研究内容之一
［１７］
。为了深入认识跨大气层轨

道飞行器的动态特性，同时也为了厘清气动导数

求解时的计算参数选择问题，本节以类 Ｘ３７Ｂ的
跨大气层轨道飞行器为主要研究对象，详细探讨

了平均迎角、振动幅值、飞行马赫数及减缩频率等

运动参数对类 Ｘ３７Ｂ飞行器动态性能的影响
规律。

首先介绍强迫运动俯仰阻尼计算方法。与文

献［１８１９］一样，俯仰运动的运动规律可以表示为

α（ｔ）＝α０＋αｍｓｉｎ（ωｔ）＝α０＋αｍｓｉｎ（２πｆｔ）

（１）

式中：α０为平衡位置处的迎角；αｍ 为迎角的振
幅；ω为简谐振动的圆频率；ｆ为简谐振动的频率。

定义减缩频率为

ｋ＝ ωＣ
２Ｖ∞

（２）

式中：Ｃ为参考长度，在本文中取平均气动弦长；

Ｖ∞为来流速度。

根据 Ｅｔｋｉｎ气动力模型［２０２２］
，俯仰运动任一

位置相对于平衡位置的非定常气动力可以表示为

ΔＣｊ＝Ｃｊ－Ｃｊ０ ＝ＣｊαΔα＋

　　 Ｃｊα
Ｃ
２Ｖ( )

∞

Δα＋Ｃｊｑ
Ｃ
２Ｖ( )

∞

Δｑ （３）

式中：Ｃｊ为任意位置的气动力系数；Ｃｊ０为平衡位置
的气动力系数；ΔＣｊ为任意位置气动力系数和平衡
位置气动力系数的差值；Ｃｊα为任意气动力系数相
对于迎角的导数；Δα和 Δｑ分别为迎角和俯仰角
速度相对于平衡位置的变化量；Ｃｊα和 Ｃｊｑ的量纲相
同，都为空气动力系数对角度随时间一阶变化率的

导数。

根据强迫俯仰运动时运动规律可知

α（ｔ）＝ｑ＝αｍωｃｏｓ（ωｔ） （４）
式中：ｑ为俯仰角速度。

俯仰运动任一位置相对于平衡位置的非定常

气动力可以表示为

ΔＣｊ＝αｍｓｉｎ（ωｔ）·Ｃｊα＋
　　ｋαｍ（ｃｏｓ（ωｔ）－１）（Ｃｊα＋Ｃｊｑ） （５）
所以

Ｃｊα＋Ｃｊｑ ＝ ∫
Ｔｎ＋１

Ｔｎ
ΔＣｊｃｏｓ（ωｔ）ｄ( )ｔ／ｋαｍ π( )ω （６）

式中：Ｔｎ代表任意的时间点，Ｔｎ＋１代表对应的下
一个周期。

采用强迫简谐运动求解气动导数的优点是计

算精度高，对于不同种类的气动导数辨识都有较

好的适用性
［２３］
，缺点是存在减缩频率、振动幅值

及振动初值的选择问题，如果这些值选取的不合

适，求解结果误差会很大
［２４］
。有时为了简化分析

难度，传统意义上不考虑气动参数的数值随这些

因素变化，但是，随着现代飞行器对机动性和操纵

性要求的提高，不得不重新考虑这些因素对气动

导数的影响规律。例如，振动幅值过小，数值仿真

过程中气动参数的增量过小，增加了随机误差的

比例，带来了精确预测动态气动参数的困难，振动

幅值过大，明显增强的迟滞效应又可能造成气动

参数的快速变化，从而偏离精确值。振动频率的

选取也是如此，频率过低，气动增量太小，频率过

高，气动增量过大，这些都会影响气动导数的精确

求解。为了定量分析以上因素在气动导数，特别

是动导数求解中的作用，本节以类 Ｘ３７Ｂ飞行器
的纵向气动导数为例，详细分析了飞行马赫数、平

均迎角、振动幅值及振动频率对气动导数计算的

影响效果，计算时网格变形方法采用弹簧网格

方法。

９７
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图３（ａ）为所用飞行器的三视图，该模型与美
国的跨大气层轨道飞行器 Ｘ３７Ｂ类似［３５］

，主要

结构由机身、机翼、斜置垂直尾翼及机身后部的体

襟翼构成。全机长度为 ７９５０ｍｍ，平均气动弦长
为２８３８ｍｍ，机翼投影面积为 ９．８６×１０６ｍｍ２，重
心与机头的距离为 ３３５６ｍｍ。图 ３（ｂ）为计算时
全机不同位置的网格分布情况。可知，表面网格为

三角形，空间网格为混合网格，包括附面层的三棱

柱网格及其他区域的三棱锥网格。附面层第一层

的高度为９．０×１０－５ｍ，增长率为１．１２，一共３１层。

图 ３　跨大气层轨道飞行器的几何外形和计算

采用的混合网格

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｏｒｂｉｔｅｒ’ｓｇｅｏｍｅｔｒｉｃｐｒｏｆｉｌｅａｎｄ

ｈｙｂｒｉｄｍｅｓｈｆｏｒｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ

２．１　平均迎角的影响
平均迎角决定了强迫运动时的平均流场形

态，由于非定常气动特性受气流时间历程的影响

较大，为了探讨平均迎角对气动导数的影响规律，

本节针对俯仰振动平均迎角对气动导数的影响规

律展开研究。

图４为强迫俯仰运动在不同平均迎角时对应
的俯仰力矩系数 Ｃｍ 迟滞曲线，图 ５为对应的俯
仰组合气动导数的变化曲线。计算条件为：飞行

高度为３０ｋｍ，飞行马赫数为 ５．０，俯仰运动振动
幅值为２°，振动频率 ｆ＝１０．０Ｈｚ，俯仰振动平均迎
角 α０＝－１°～３０°。由图４和图５可知，对于不同
平均迎角下的俯仰力矩迟滞曲线，所有的迟滞

图 ４　不同平均迎角时的俯仰力矩系数迟滞曲线

Ｆｉｇ．４　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｃｕｒｖｅｓｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔ

ｖａｒｉｏｕｓａｖｅｒａｇｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

图 ５　不同平均迎角时的俯仰组合气动导数变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｉｔｃｈｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓａｔｖａｒｉｏｕｓａｖｅｒａｇｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

环都是逆时针的，说明该外形在纵向是动态稳定

的。不同的是，小迎角下（－１°，０°，１°，２°，３°，４°，
５°，６°）迟滞曲线的外形几乎不变，也就意味着组
合气动导数值基本不变，当平均迎角不小于 １０°
（即 １０°，１５°，２０°，２５°，３０°）后，迟滞曲线的外形

０８
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越来越尖，长轴逐渐沿着逆时针方向旋转，组合气

动导数的数值逐渐增大（见图５），数值越大，代表
动态稳定性越强。由于平均迎角越大，背风区的

脱体涡越明显，说明对类 Ｘ３７Ｂ飞行器来说，脱
体涡的形成增强了纵向动稳定性。实际上，其他

许多飞行器也有类似情况，甚至有的飞行器在小

迎角动不稳定、大迎角动稳定，从而会出现极限环

运动的情况。

２．２　振动幅值的影响
就传统上的风洞试验来说，小振幅强迫运动

是获取气动导数的常用手段。随着风洞动态试验

装备和测量设施的提高，近十几年来，大振幅强迫

运动试验已在国内外很多风洞展开
［１７，２３］

。因为

非定常气动特性受气流时间历程的影响较大，所

以小振幅气动导数试验的流动与大振幅运动达到

同样位置时的流动有很大差别。能否从大振幅振

动动态试验中获得更多有用的气动导数信息是最

近一些研究者的研究方向，由于非定常气动特性

受气流时间历程的影响，为了探讨强迫俯仰运动

幅值对气动导数的影响规律，本节研究俯仰振动

的振动幅值对气动导数的影响规律。

计算条件为：飞行高度为 ３０ｋｍ，飞行马赫数
为５．０，俯仰运动平均迎角 α０＝０°，振动频率 ｆ＝
１０．０Ｈｚ，俯仰运动振动幅值 αｍ ＝０．５°～３０°。

图６为不同振动幅值时的俯仰力矩系数迟滞
曲线。可知，所有的迟滞环都是逆时针的，说明不

论俯仰运动的振动幅度多大，该外形在纵向总是

动态稳定的。不同的是，振动幅值较小时（０．５°，
１．０°，１．５°，２．０°，２．５°，３°，５°），所有的迟滞环均
为椭圆形，但是振幅不小于 １０°（即 １０°，２０°，
３０°），在俯仰运动的最高和最低位置处有一个扭
曲，使得迟滞曲线也同样有一个扭曲，不再是标准

的椭圆形。结合图５可知，迎角较大时，动稳定性
较强，所以，在大振幅振荡运动到大迎角附近时，

其俯仰力矩系数在上下行过程中的差异就有被拉

大的趋势，从而导致了该扭曲。结合图７可知，虽
然不同振动幅值对应的迟滞曲线外形有些许变

化，但是由于在最大位置和最小位置的扭曲刚好

对称，所以所有的气动导数数值变化不大，保持在

－３．２４左右，由此说明不同的振动幅值对类 Ｘ
３７Ｂ外形的纵向动态特性的影响不大。虽然大振
幅运动的非定常效应更强，迟滞环也有明显的扭

曲，但是大振幅运动包含小振幅运动的相关信息，

所以可以准确预测出非定常气动特性。

２．３　飞行马赫数的影响
飞行马赫数是气动导数的重要影响因素，飞

图 ６　不同振动幅值时的俯仰力矩系数迟滞曲线

Ｆｉｇ．６　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｃｕｒｖｅｓｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔ

ｖａｒｉｏｕｓｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅ

图 ７　不同振动幅值时的俯仰组合气动导数变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｉｔｃｈｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓａｔｖａｒｉｏｕｓｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅ

行马赫数的变化带来了飞行速度的变化，从而直

接影响飞行器表面的气动力和气动力矩，使短周

１８
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期频率增加。为了定量说明飞行马赫数对类 Ｘ
３７Ｂ飞行器气动导数的影响规律，本节计算了不
同飞行马赫数下的气动导数。计算条件为：飞行

高度为３０ｋｍ，俯仰运动平均迎角 α０＝０°，俯仰运
动振动幅值 αｍ ＝２．０°，振动频率 ｆ＝１０．０Ｈｚ，飞行
马赫数变化范围为０．２～１５。

图８为不同飞行马赫数下的迟滞环。可知，
不同曲线的外形虽然都是逆时针的椭圆，但是飞

行马赫数越小，迟滞环包围的面积越大，这是因为

飞行马赫数越小，俯仰运动相对于来流来说扰动

越明显，迟滞效果也越显著。结合图９可知，在亚
声速范围内，随着飞行马赫数增加，气动导数数值

增加，在声速附近达到最大值，这就是跨声速附近

强烈非线性流场造成的跨声速凹坑现象。超声速

范围内，随着飞行马赫数增大，气动导数数值减

小，飞行马赫数超过 １０以后，气动导数的数值基
本保持不变，这也与高超声速飞行马赫数无关原

理相符
［１２］
。

图 ８　不同飞行马赫数时的俯仰力矩系数迟滞曲线

Ｆｉｇ．８　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｃｕｒｖｅｓｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔ

ｖａｒｉｏｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｉｎｆｌｉｇｈｔ

图 ９　不同飞行马赫数时的俯仰组合气动导数变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｂｉｎｅｄｐｉｔｃｈｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓａｔｖａｒｉｏｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｉｎｆｌｉｇｈｔ

２．４　振动频率的影响
在传统的稳定性分析和飞行仿真中，频率的

选取往往由经验确定，很少会考虑减缩频率对气

动导数的影响
［１８，２４］

。然而对真实飞行器的实际

飞行过程而言，燃油的持续消耗和油箱的安置位

置将会改变飞行器的转动惯量；飞行高度的变化

则会改变大气的物理特性；在突风、舵偏等扰动的

持续作用下，飞行器运动的固有短周期频率会发

生部分改变等，这些因素都会导致实际飞行时飞

行器的固有频率不断地发生变化，因而气动导数

也可能发生较大的改变，这时就必须研究气动导

数随频率的变化关系，从而为稳定性分析、飞行仿

真或是控制律设计提供更为准确的原始数据。为

此，本节计算了不同振动频率时的气动导数。计

算条件为：飞行高度为３０ｋｍ，飞行马赫数为 ５．０，
俯仰运动平均迎角 α０ ＝０°，俯仰运动振动幅值

αｍ ＝２．０°，振动频率 ｆ＝０．１，１，１０，５０，１００Ｈｚ，相
应的基于平均气动弦长的减缩频率为 ５．９１×
１０－４，５．９１×１０－３，５．９１×１０－２，２．９６×１０－１，
５．９１×１０－１。特别要注意的是，飞行器在所有的
轨道上真实飞行时的振动频率不可能到 １００Ｈｚ，
这里只是为了模拟某些极限的情况，探索这些极

限情况下的运动特性。减缩频率在非定常计算中

是一个非常重要的参数，其实际上表征了强迫振

动频率的快慢，对气动导数求解影响很大，减缩频

率的大小会影响气动导数的量值乃至符号。

图１０为不同振动频率下的迟滞曲线。可知，
不同的迟滞环包围的面积不同，频率越高，迟滞环

面积越大，但是处在俯仰运动的最低位置和最高

位置处的力矩系数值保持不变。这是因为振动频

率越高，相应的减缩频率就越大，俯仰运动非定常

效应相对于来流来说扰动越明显，迟滞效果也越

图 １０　不同振动频率时俯仰力矩系数迟滞曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｃｕｒｖｅｓｏｆｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔ

ｖａｒｉｏｕｓｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
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　第 １期 张庆，等：基于气动导数的类 Ｘ３７Ｂ飞行器纵向稳定性分析

显著。而在俯仰运动的最低和最高位置，由于不

同频率运动对应的俯仰角速度均为 ０，所以力矩
系数的数值就相同。结合图１１可知，频率变化时
组合气动导数的数值变化不大。但考虑到类

Ｘ３７Ｂ飞行器短周期频率较低，约为 ０．５Ｈｚ，计算
的较高频率的运动形式偏离了该外形的固有运动

模式，预测结果可能会与真实情况不符。所以，在

采用强迫运动方式分析飞行器的稳定性时，强迫

运动的振荡频率不能随意给定，应该结合飞行器

的典型飞行状态、典型速度分布范围、质量分布特

性和静导数特性，估算给出典型振荡频率的范围，

这样计算出的结果才有实际参考价值。

图 １１　不同振动频率时的俯仰组合气动导数变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｂｉｎｅｄｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅａｔ

ｖａｒｉｏｕｓｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

３　结　论

作为一种新型天地往返输运系统，可重复使

用的跨大气层轨道飞行器的动力学相关问题很复

杂。为了定量地研究这类跨大气层轨道飞行器在

不同飞行条件下的动力学响应问题，同时也为了

厘清计算参数选择对气动导数提取结果的影响，

在 Ｅｔｋｉｎ气动力模型的基础上，本文详细地研究
了飞行马赫数、减缩频率、振动幅值、平均迎角等

因素对飞行动态稳定特性的影响规律，结果表明：

１）对于可重复使用的类 Ｘ３７Ｂ飞行器来说，
在计算的平均迎角范围内（－１°～３０°），其纵向
都是稳定的。在平均迎角小于 １０°时，稳定性随
着迎角的增加基本保持不变，但是当平均迎角不

小于１０°后，随着平均迎角的继续增大，稳定性迅
速增强。

２）在计算的振动幅值范围内（０．５°～３０°），
其纵向也都是稳定的，并且稳定性随着振幅的增

加有缓慢减弱的趋势。

３）飞行马赫数对纵向稳定性的影响比较显
著，在计算的飞行马赫数范围内（０．２～１５），其纵
向也都是稳定的。当飞行马赫数小于 １时，稳定
性随着飞行马赫数的增加迅速增强，当飞行马赫

数继续增大时，稳定性又开始减弱，当飞行马赫数

超过１０以后，稳定性基本保持不变。
４）强迫运动的振动频率也是影响飞行器气

动导数求解的关键因素，因为振动频率与代表流

动非定常程度的减缩频率是一一对应的。本文计

算的振动频率范围为０．１～１００Ｈｚ，对应的减缩频
率范围为 ５．９１×１０－４～５．９１×１０－１。计算结果
表明，对类 Ｘ３７Ｂ飞行器来说，稳定性参数与强
迫运动频率的大小没有明显关系。但是，需要注

意的是，在采用强迫运动方式分析飞行器的稳定

性时，强迫运动的振荡频率不能随意给定，应该结

合飞行器的运动状态、质量分布规律和静导数特

性，估算出典型振荡频率的范围，这样计算出的结

果才有实际参考价值。
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ｇｕｉｄｅｌｉｎｅｓａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｔｈｅｆｕｔｕｒｅｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｓｉｍｉｌａｒｖｅｈｉｃｌｅｉｎＣｈｉｎａ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ；ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅ；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ；ｔｒａｎｓａｔｍｏｓ
ｐｈｅｒｉｃｏｒｂｉｔｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９０４０８：５７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０３．１７０３．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１４ＡＡ７０６０２０１）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ

ｏｆＣｈｉｎａ（１１７３２０１３）；ＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒＢａｓｉｃＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ，Ｃｈｉｎａ（２０１９ＪＭ２９０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｅｚｙ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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航空用国产碳纤维／双马树脂复合材料湿热特性
徐伟伟１，文友谊１，顾轶卓２，，李博１，涂家２，张佐光２

（１．成都飞机工业（集团）有限责任公司，成都 ６１００９２；　２．北京航空航天大学 材料科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对 １种航空用国产 Ｔ７００级碳纤维和 ４种双马树脂（ＱＹ９６１１、５４２９、
ＱＹ９５１２、ＱＹ８９１１４），采用３种湿热条件（１００℃水煮、７０℃水浸、７０℃／８５％相对湿度）对其复
合材料单向层板进行湿热处理，通过研究吸湿量、扩散系数、显微结构、化学成分、耐热温度及

力学性能，分析了复合材料的湿热特性。结果表明，４种复合材料在 ３种湿热条件下的吸湿行
为均符合 Ｆｉｃｋ第二扩散定律，１００℃水煮时平衡吸湿量和扩散系数最大，７０℃／８５％相对湿度
时两者最小。４种复合材料吸湿速度有明显区别，这与其原材料形式和成型工艺不同有关。
湿热处理未导致复合材料内部产生损伤和化学变化，主要引起增塑效应，导致玻璃化转变温度

降低。复合材料的９０°拉伸性能测试结果表明，高温和吸湿耦合作用下复合材料力学性能衰
减更为明显，破坏模式由基体开裂转变为界面脱黏和开裂。

关　键　词：复合材料；碳纤维；双马树脂；湿热处理；吸湿
中图分类号：Ｖ２５８＋．３；ＴＢ３３２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００８６０９

　　碳纤维增强树脂基复合材料作为一种性能优
异的结构材料广泛应用于航空、航天、汽车等领

域
［１２］
，在这些应用中必须考虑环境温度和湿度

对复合材料性能的影响。碳纤维复合材料的基体

及界面均有吸水特性，在湿热环境下更为明显，对

复合材料的力学性能、耐热性等均会产生不良影

响
［３］
。因此掌握复合材料的吸湿行为，揭示湿热

环境下复合材料性能的蜕变规律，评估其耐环境

性能，成为了碳纤维复合材料结构设计和应用的

重要环节。

近几十年来，研究人员在湿热环境对碳纤维

复合材料的影响方面做了大量工作
［４１６］
，主要集

中在：①吸湿特性；②湿热老化对复合材料性能的
影响；③湿热老化机理；④模拟环境加速湿热老化
方法。

在湿热环境下，水分首先通过复合材料表面

进入材料内部，在树脂基体内进行扩散，通常聚合

物基体与其复合材料在湿热老化下的吸湿行为可

以用 Ｆｉｃｋ第二扩散定律来描述，即在初始阶段，
材料中的湿含量与吸湿时间的平方根成正比，最

后吸湿量达到平衡，即饱和
［４６］
。但也有一些研

究表明
［７９］
，对于某些复合材料体系或湿热条件，

吸湿行为不完全满足 Ｆｉｃｋ第二扩散定律，需要对
模型进行改进或采用新的模型。复合材料吸湿特

性研究往往集中在水分的扩散系数、平衡吸湿量

的测定及吸湿动力学模型的分析，这是因为复合

材料在湿热条件下的性能与吸湿量密切相

关
［１０１１］

。随着国产碳纤维在航空结构的大量应

用，国产碳纤维复合材料湿热敏感性较高、湿热性

能偏低等问题凸显
［１０１３］

，尤其对于航空飞行器结

构的服役环境，高温高湿条件下复合材料的性能

对于结构设计许用值和服役安全至关重要，国产

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001010&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １期 徐伟伟，等：航空用国产碳纤维／双马树脂复合材料湿热特性

碳纤维复合材料的湿热特性受到普遍关注，并成

为评价国产碳纤维与树脂匹配性的重要工作。

本文针对 １种航空结构用国产 Ｔ７００级碳纤
维和４种国产双马树脂，研究了 ３种典型湿热条
件下碳纤维／双马树脂复合材料单向层板的吸湿
特性，并计算了吸湿动力学模型参数，研究了吸湿

及吸湿条件对复合材料单向层板的内部结构、耐热

性及静／动态力学性能的影响。研究结果可用于指
导国产高性能碳纤维复合材料的设计和应用。

１　实验材料及方法
１．１　实验材料

４种国产 Ｔ７００级碳纤维／双马树脂复合材料
单向层板的基本信息如表１所示。
表 １　碳纤维／双马树脂复合材料单向层板基本信息

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅ
ｒｅｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌａｍｉｎａｔｅｓ

规格种类 成型工艺 材料形式 生产厂家

Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／

ＱＹ９６１１树脂

Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／

５４２９树脂

Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／

ＱＹ９５１２树脂

Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／

ＱＹ８９１１４树脂

热压罐

热压罐

ＲＦＩ（树脂膜

熔渗）

ＲＴＭ（树脂

传递模塑）

单向预浸料

单向预浸料

单向织物 ＋

树脂膜

单向织物 ＋

树脂

中航复合材料

有限责任公司

１．２　实验方法及设备
１．２．１　吸湿实验

碳纤维／双马树脂复合材料单向层板的吸湿
实验参照 ＨＢ７４０１—９６［１７］，试样尺寸为 ５０ｍｍ×
５０ｍｍ×２ｍｍ。吸湿前样品经过烘干处理，烘干
温度为 ７０℃，当时隔 ２４ｈ后样品质量下降在
０．０２％以内时烘干停止，得到干态试样质量。湿热
条件包括３种，分别为１００℃水煮、７０℃水浸、７０℃／
８５％相对湿度恒温恒湿处理。吸湿量公式为

Ｍｔ＝
ｍｔ－ｍ０
ｍ０

×１００％ （１）

式中：Ｍｔ为湿热一定时间 ｔ后的吸湿量，％；ｍｔ为
湿热一定时间 ｔ后试样质量，ｇ；ｍ０为干态试样质
量，ｇ。水煮和水浸采用恒温水浴箱，恒温恒湿采
用恒温恒湿箱，吸湿量采用电子天平测试。

１．２．２　吸湿动力学分析
采用 Ｆｉｃｋ第二扩散定律描述复合材料的吸

湿行为，其数学模型为

Ｍｔ－Ｍｉ
Ｍｍ －Ｍｉ

＝４ Ｄｔ
πｈ槡 ２ （２）

式中：Ｍｉ为材料的初始吸湿量；Ｍｍ为材料的平衡
吸湿量；Ｄ为扩散系数，表示水分扩散程度的物理
量，即当浓度梯度为一个单位时，单位时间内通过

单位面积的液体量；ｈ为试样厚度。
通过对试样的吸湿量时间曲线的处理，得到

扩散系数为

Ｄ＝π ｈ
４Ｍ( )

ｍ

２ Ｍ２－Ｍ１
ｔ槡２ － ｔ槡

( )
１

２

（３）

式中：
Ｍ２－Ｍ１
ｔ槡２ － ｔ槡１

为 Ｍｔｔ
１／２
吸湿曲线初始线性部分的

斜率，可通过线性拟合得到
［１８］
。数据处理方法依

据 ＡＳＴＭＤ５２２９／Ｄ５２２９Ｍ—１４［１９］。
１．２．３　动态力学性能测试

吸湿前后复合材料层板动态力学性能使用

ＴＡＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ公司的 ＤＭＡＱ８００型测试仪进行测
试，用三点弯曲模式，频率为 １Ｈｚ，升温速率为
５℃／ｍｉｎ，升温范围为 ２５～３００℃，试样尺寸为
３８ｍｍ×７ｍｍ×２ｍｍ，取损耗模量温度（Ｅ″Ｔ）曲
线上的峰顶温度为玻璃化转变温度 Ｔｇ，分析耐热
温度的变化。

１．２．４　红外光谱测试
使用 Ｎｉｃｏｌｅｔ公司 Ｎｉｃｏｌｅｔ５６０型红外光谱仪对

双马树脂湿热前后的官能团进行测试分析，根据

吸收峰位置、形状和强度进行定性分析，推测出湿

热前后树脂是否发生化学变化。

１．２．５　层板内部结构分析
用 ＬＥＩＣＡ公司 ＤＭ４０００型金相显微镜观察

复合材料截面（垂直于纤维长度方向），获得 １００、
２００、５００倍率的照片，观察纤维分布，并用二相分
割法得到孔隙率和纤维体积分数等数据。

１．２．６　层板力学性能测试
使用 Ｉｎｓｔｒｏｎ公司 ３３８２型电子万能材料试验

机测试干态和吸湿复合材料（７０℃水浸吸湿平
衡）的 ９０°拉 伸 性 能，参 照 ＡＳＴＭ Ｄ ３０３９—
２００８［２０］，试样尺寸为 １７５ｍｍ×２５ｍｍ×２ｍｍ，加
载速率为１ｍｍ／ｍｉｎ，得到９０°拉伸强度和模量，测
试温度包括室温和高温（２３、１５０℃），拉伸试样断
面采用日本电子公司 ＪＳＭ７５００Ｆ扫描电子显微镜
观察。

２　结果与讨论

２．１　不同湿热环境下吸湿特性与吸湿动力学

２．１．１　复合材料吸湿曲线及不同材料的对比
测试了３种湿热条件下，４种碳纤维／双马树

脂复合材料单向层板的吸湿曲线，如图１所示。

７８
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图 １　不同湿热条件下 ４种 Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／双马树脂

复合材料单向层板的吸湿曲线

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆ

Ｔ７００ｇｒａｄｅＪＨｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌａｍｉｎａｔｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

可以看到，对于每一种材料，湿热条件对吸湿行为

的影响规律相似，即 １００℃水煮条件下吸湿速度
最快、吸湿量达到平衡的时间最短、吸湿平衡时达

到的吸湿量最大；７０℃／８５％相对湿度条件下吸湿
速度最慢、吸湿量达到平衡的时间最长、吸湿平衡

时达到的吸湿量最小，说明水浓度和温度越高，吸

湿程度越大，吸湿速度越快。

图２为相同湿热条件下４种复合材料体系的
吸湿曲线对比。可以看到，４种复合材料的吸湿

图 ２　相同湿热条件下 ４种 Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／

双马树脂复合材料单向层板吸湿曲线

Ｆｉｇ．２　ＭｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＴ７００

ｇｒａｄｅＪＨｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌａｍｉｎａｔｅｓｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅ

ｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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特性有明显差异，其规律在不同湿热条件下的表

现相似：４种复合材料的平衡吸湿量不同，按平衡
吸湿 量 的 大 小 由 高 到 低 排 列，依 次 为：ＪＨ／
ＱＹ８９１１４、ＪＨ／ＱＹ９５１２、ＪＨ／５４２９、ＪＨ／ＱＹ９６１１。初
始吸湿阶段，吸湿速度由大到小的顺序与平衡吸

湿量相同；水中浸泡情况下，４种复合材料的吸湿
达到平衡时间相近，恒温恒湿条件下，平衡吸湿量

大的材料，平衡吸湿时间较短。

从表２也可以看出，３种湿热条件下，４种复
合材料的平衡吸湿量差异明显，尤其是水煮条件

下不同体系的吸湿量差异最大，ＪＨ／ＱＹ８９１１４与
ＪＨ／ＱＹ９６１１相差约６０％。
表 ２　不同湿热条件下 ４种 Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／双马

树脂复合材料平衡吸湿量和平衡时间

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｃｏｎｔｅｎｔａｎｄ

ｂａｌａｎｃｅｔｉｍｅｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＴ７００ｇｒａｄｅＪＨｃａｒｂｏｎ

ｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

处理方式

平衡吸湿量／％

ＪＨ／
ＱＹ８９１１４

ＪＨ／
ＱＹ９５１２

ＪＨ／
５４２９

ＪＨ／
ＱＹ９６１１

平衡

时间／ｈ

１００℃水煮 １．５０ １．３２ １．０２ ０．９４ １３０

７０℃水浸 １．２４ １．１６ ０．９５ ０．９０ ３９０

７０℃／８５％
相对湿度

０．８６ ０．８１ ０．７０ ０．６１ ≤８５０

２．１．２　复合材料吸湿动力学
基于式（２）和式（３）对吸湿曲线进行处理，得

到４种复合材料在３种湿热条件下 Ｍｔｔ
１／２
吸湿曲

线初始线性部分的斜率及扩散系数 Ｄｚ，如表 ３所
示。由于线性拟合度较好，可以认为所研究的材

料在设定的湿热条件下吸湿行为满足 Ｆｉｃｋ第二
扩散定律。由于采用的试样长度和宽度为５０ｍｍ，
表 ３　不同湿热条件下 ４种 Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／双马

树脂复合材料扩散系数

Ｔａｂｌｅ３　ＤｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＴ７００ｇｒａｄｅ

ＪＨｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

材料体系 处理方式 Ｄｚ／（ｍｍ
２·ｓ－１）

ＪＨ／ＱＹ９６１１
１００℃水煮 １．６８×１０－６

７０℃水浸 ８．８６×１０－７

７０℃／８５％相对湿度 １．７９×１０－７

ＪＨ／５４２９
１００℃水煮 ２．１９×１０－６

７０℃水浸 １．０１×１０－６

７０℃／８５％相对湿度 ３．１５×１０－７

ＪＨ／ＱＹ９５１２
１００℃水煮 ２．２３×１０－６

７０℃水浸 ９．７８×１０－７

７０℃／８５％相对湿度 ４．０４×１０－７

ＪＨ／ＱＹ８９１１４
１００℃水煮 ２．３６×１０－６

７０℃水浸 １．１９×１０－６

７０℃／８５％相对湿度 ２．０３×１０－７

厚度为 ２ｍｍ，可以认为水分主要沿厚度方向扩
散，得到的扩散系数为复合材料厚度方向的扩散

系数。将扩散系数代入式（２），则可以计算得到
在相应湿热条件下，不同吸湿时间下的吸湿量。

对同一材料体系，按扩散系数的大小顺序与

平衡吸湿量一致，即 １００℃水煮 ＞７０℃水浸 ＞
７０℃／８５％相对湿度；比较不同材料体系的扩散系
数，ＪＨ／ＱＹ８９１１４普遍较大而 ＪＨ／ＱＹ９６１１普遍
较小，说明在吸湿的初始阶段，不同材料体系的吸

湿行为差异就已经显现。

２．２　复合材料结构对吸湿行为的影响
４种复合材料吸湿特性有明显差异，这可能

源于树脂和界面特性的不同，但同时必须注意到，

由于４种复合材料所应用的航空结构形式和承载
要求不同，其原材料形式及成型工艺也不同，这会

引起复合材料内部结构的不同，进而影响吸湿路

径，也会对吸湿量产生影响。通过吸湿前后 ４种
复合材料的截面显微照片（见图 ３和图 ４，垂直于
纤维长度方向的横截面照片），发现吸湿后并未

出现微裂纹、界面开裂等缺陷，说明吸湿引起的应

力不足以破坏强度高的双马基体和黏结强度高的

碳纤维／双马界面。
此外可以看到，虽然 ４种复合材料层板均为

单向铺层，但是材料形式和成型工艺有明显差异，

造成其纤维含量（见表 ４）与纤维分布规律不同。
ＪＨ／ＱＹ９６１１与 ＪＨ／５４２９体系采用的单向预浸料／
热压罐工艺，因此其纤维含量较高且层内纤维密

实，层间富树脂，由于纤维不吸湿并阻碍了水分沿

层板厚度方向的扩散速度，其吸湿速度和吸湿量

较小；ＪＨ／ＱＹ９５１２和 ＪＨ／ＱＹ８９１１４采用单向纤维
织物和液体成型工艺，其纤维含量较低，且受到

图 ３　吸湿后复合材料单向层板 １００倍率金相照片

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｔａｌｌｏｇｒａｐｈｉｃｐｈｏｔｏｓｏｆ１００ｔｉｍｅｓｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌａｍｉｎａｔｅｓａｆｔｅｒｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ
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图 ４　吸湿后复合材料单向层板 ５００倍率金相照片

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｔａｌｌｏｇｒａｐｈｉｃｐｈｏｔｏｓｏｆ５００ｔｉｍｅｓｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌａｍｉｎａｔｅｓａｆｔｅｒｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ

表 ４　复合材料层板纤维体积分数和孔隙率

Ｔａｂｌｅ４　Ｆｉｂｅｒｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎａｎｄｐｏｒｏｓｉｔｙｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅ

材料体系 纤维体积分数／％ 孔隙率／％

ＪＨ／ＱＹ８９１１４ ６０．４９ ０．１１

ＪＨ／ＱＹ９５１２ ６０．５４ ０．１２

ＪＨ／５４２９ ６４．９３ ０．１１

ＪＨ／ＱＹ９６１１ ６４．２７ ０．１２

织物纬向缝线的束缚，纤维束内较为密实而束间

树脂区明显，造成吸湿速度高、吸湿量大，水分沿

层板厚度方向扩散更为容易。

２．３　吸湿对复合材料结构及性能的影响
２．３．１　树脂基体化学特性

为了分析吸湿处理是否引起基体树脂的化学

变化，测试了吸湿前后的树脂红外光谱（见图５），
吸湿处理条件为７０℃水浸，吸湿时间约２４０ｈ。

可以看到，波数３４７２ｃｍ－１
时为羟基伸缩振动

吸收峰，波数２９６８ｃｍ－１
为 ＣＨ２伸缩振动吸收峰，

波数１７１２ｃｍ－１
为亚胺环上 Ｃ Ｏ吸收峰，波数

１６３９ｃｍ－１
为 Ｃ Ｃ收 缩 振 动 吸 收 峰，波 数

１３９６ｃｍ－１
为亚胺环 Ｏ Ｃ—Ｎ吸收峰，波数

１１４５ｃｍ－１
为亚胺环上的 Ｃ—Ｎ—Ｃ吸收峰，这些

是双马树脂的特征峰。吸湿前后，４种双马树脂
的谱峰均没有明显变化，只是羟基伸缩振动吸收

峰有一定变化，吸湿后该峰强度增大，认为是吸湿

水分引起的，说明树脂未发生化学反应，湿热环境

主要引起了复合材料物理性质的变化。

２．３．２　玻璃化转变温度
测试了干态和湿态（７０℃水浸 ３９０ｈ）复合材

料的玻璃化转变温度，以分析吸湿对耐热性的影

响，结果如表５所示。

图 ５　４种 Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／双马树脂复合材料

湿热处理前后红外光谱图对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｆｒａｒｅｄｓｐｅｃｔｒａｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆ

Ｔ７００ｇｒａｄｅＪＨｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｔｒｅａｔｍｅｎｔ
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表 ５　７０℃水浸 ３９０ｈ前后 ４种 Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／双马

树脂复合材料玻璃化转变温度

Ｔａｂｌｅ５　Ｇｌａｓｓｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆ

Ｔ７００ｇｒａｄｅＪＨｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ７０℃ ｗａｔｅｒ

ｉｍｍｅｒｓｉｏｎｆｏｒ３９０ｈ

材料体系
玻璃化转变温度／℃

干态 湿态
变化率／％

ＪＨ／ＱＹ９６１１ ２３６ １８４ ２８．３

ＪＨ／５４２９ ２３４ １８２ ２８．６

ＪＨ／ＱＹ９５１２ ２３５ ２０２ １６．３

ＪＨ／ＱＹ８９１１４ ２５８ ２１８ １８．３

　　可以看到，吸湿对 ４种复合材料的玻璃化转
变温度均影响较大，吸湿后玻璃化转变温度降低

３０～５２℃，说明水分对基体和界面的增塑作用明
显；虽然ＪＨ／ＱＹ８９１１４和ＪＨ／ＱＹ９５１２的平衡吸湿
量较大（见表 ２），但是其湿态玻璃化转变温度较
高，干态与湿态的玻璃化转变温度变化率较小，而

ＪＨ／ＱＹ９６１１和 ＪＨ／ＱＹ５４２９的平衡吸湿量较小，但
是其湿态玻璃化转变温度较低，干态与湿态的玻

璃化转变温度变化率较大。分析原因认为 ＪＨ／
ＱＹ９６１１和 ＪＨ／ＱＹ５４２９属于高韧性双马树脂，增
韧组分受到水分影响后高分子链段运动能力提升

更为明显，导致吸湿后玻璃化转变温度降低较多，

而液体成型工艺用 ＪＨ／ＱＹ８９１１４和 ＪＨ／ＱＹ９５１２
需有较高的流动性，故增韧组分的加入受到限制，

玻璃化转变温度对水分的敏感性也降低。

２．３．３　复合材料力学性能

为了考察湿热对复合材料界面及树脂基体性

能的影响，测试了７０℃水浸吸湿平衡前后单向复
合材料在室温及１５０℃下的９０°拉伸性能，即室温
干态、高温干态、室温湿态、高温湿态４种条件。

图６给出了 ４种复合材料的 ９０°拉伸强度及
模量。与室温干态相比，室温湿态下模量基本没

有变化，ＪＨ／ＱＹ９６１１和 ＪＨ／ＱＹ９５１２体系的强度有
小幅降低；高温干态下，模量和强度有小幅降低，

不同材料体系降低幅度差异不大，这是因为 ９０°
拉伸性能取决于界面和基体的性能，室温湿态和

高温干态下，树脂的玻璃化温度均远高于测试温

度（分别高出１５９℃和８４℃以上，见表 ５），界面和
基体性能变化小，因此复合材料性能变化不明显；

高温湿态下，拉伸性能降低非常明显（玻璃化转

变温度高于测试温度 ３０～７０℃），且强度的降低
幅度大于模量，不同材料体系对比，ＪＨ／５４２９体系
的强度降低最大，ＪＨ／ＱＹ９５１２体系的模量降低幅
度最大，分别为 ６０％、５２％。由此可见，吸湿和高

图 ６　７０℃水浸前后 ２３℃及 １５０℃下 ４种 Ｔ７００级 ＪＨ

碳纤维／双马树脂复合材料 ９０°拉伸性能

Ｆｉｇ．６　９０°ｔｅｎｓｉｌｅｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＴ７００ｇｒａｄｅＪＨ

ｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｔ２３℃ ａｎｄ

１５０℃ ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ７０℃ ｗａｔｅｒｉｍｍｅｒｓｉｏｎ

温都对复合材料力学性能产生显著影响，两者同

时作用时复合材料性能降低幅度大于两者分别作

用时性能降低幅度的加和（强度和模量最大降低

３５％和１８％）。
图７给出了 ９０°拉伸断面的扫描电子显微镜

照片（平行于纤维长度方向的横截面照片）。可

以看到，干态室温下不同材料体系的断裂形貌相

似，都是以基体破坏为主，纤维表面包裹了大量树

脂，没有明显的开裂现象，显示了较强的界面黏结

性能；在高温湿态下，断面出现了沿纤维轴向的大

裂纹，纤维表面包裹的树脂明显减少，说明界面弱

化。此外对于 ＪＨ／５４２９体系，树脂基体破碎更为
严重，说明树脂的强度较低，并引起界面黏结性能

的降低，这与９０°拉伸强度的结果一致。虽然 ＪＨ／
５４２９体系的吸湿量较小，但其界面耐湿热性能较
低，这与水分对其增塑作用更明显有关。
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图 ７　４种 Ｔ７００级 ＪＨ碳纤维／双马树脂复合材料

９０°拉伸断面形貌

Ｆｉｇ．７　ＦｒａｃｔｕｒｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｆｏｕｒｋｉｎｄｓｏｆＴ７００ｇｒａｄｅ

ＪＨｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ａｆｔｅｒ９０°ｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｉｎｇ

３　结　论

１）１００℃水煮、７０℃水浸及７０℃／８５％相对湿
度湿热条件下，４种碳纤维／双马树脂复合材料单
向层板吸湿行为遵循 Ｆｉｃｋ第二扩散定律，平衡吸
湿量和扩散系数由大到小顺序为：１００℃水煮、
７０℃水浸、７０℃／８５％相对湿度。

２）４种复合材料吸湿量和吸湿速度有明显
差异，平衡吸湿量从大到小为：ＪＨ／ＱＹ８９１１４、ＪＨ／
ＱＹ９５１２、ＪＨ／５４２９、ＪＨ／ＱＹ９６１１。１００℃水煮条件
下，吸湿量差异最大，ＱＹ８９１１４与 ＱＹ９６１１相差
约 ６０％；预浸料／热压罐工艺制备的复合材料纤
维含量和层内密实程度较高，水分扩散阻力更大，

吸湿量较小，而纤维织物／液体成型工艺的情况

相反。

３）吸湿没有引起复合材料内部损伤和树脂
化学变化；水分增塑作用使复合材料玻璃化转变

温度降低 ３０～５２℃，耐热性能降低；不同材料的
韧性不同而引起的基体链段运动对水分敏感程度

不同，导致玻璃化转变温度降低幅度与吸湿量高

低不一致。

４）湿热对复合材料９０°拉伸性能产生明显影
响，高温和吸湿同时作用时拉伸强度及模量降低

幅度大于两者分别作用时性能降低幅度的加和，

湿态高温下强度和模量分别最大降低 ６０％、
５２％；室温干态下树脂基体开裂是主要破坏模式，
而高温湿态下界面脱黏和开裂是典型的破坏

特征。
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［１４］齐忠新，燕瑛，刘玉佳，等．Ｔ３００／ＱＹ８９１１单向板湿热性能模

拟与损伤分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１２，３８（７）：

９４７９５２．

ＱＩＺＸ，ＹＡＮＹ，ＬＩＵＹＪ，ｅｔａｌ．Ｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎａｎｄｄａｍａｇｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆＴ３００／ＱＹ８９１１ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌａｍｉ

ｎａｔｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，３８（７）：９４７９５２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＡＮＡＰＢ，ＡＮＡ ＰＰ，ＥＲＩＣＫ ＳＧ，ｅｔａｌ．Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄａｇｉｎｇ

ｅｆｆｅｃｔｓｏｎｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｅｐｏｘｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔ

Ｂ：Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，１１０：２９８３０６．

［１６］ＣＨＯＩＨＳ，ＡＨＮＫＪ，ＮＡＭＪＤ，ｅｔａｌ．Ｈｙｇｒｏｓｃｏｐｉｃａｓｐｅｃｔｓｏｆ

ｅｐｏｘｙ／ｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓｉｎａｉｒｃｒａｆｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ

［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔＡ：ＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，

２００１，３２（５）：７０９７２０．

［１７］中国航空工业总公司第六二三研究所．树脂基复合材料层

合板湿热环境吸湿试验方法：ＨＢ７４０１—９６［Ｓ］．北京：中国

航空工业总公司，１９９６：１４．

ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａＬｔｄ．６２３ＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉ

ｔｕｔｅ．Ｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆｒｅｓｉｎｍａ

ｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｌａｍｉｎａｔｅ ｉｎ ｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ：ＨＢ

７４０１—９６［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

Ｌｔｄ．，１９９６：１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＡＲＮＯＬＤＪＣ，ＡＬＳＴＯＮＳＭ，ＫＯＲＫＥＥＳＦ．Ａｎａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆ

ｍｅｔｈｏｄｓｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｉｓｔｕｒｅｄｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉ

ｃｉｅｎｔｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔＡ：Ａｐｐｌｉｅｄ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２０１３，５５：１２０１２８．

［１９］ＡＳＴＭ ＣｏｍｍｉｔｔｅｅＤ３０．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｏｉｓｔｕｒｅａｂ

ｓｏｒｐｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｎｇｏｆｐｏｌｙｍｅｒｍａ

ｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ：ＡＳＴＭＤ５２２９／Ｄ５２２９Ｍ—１４［Ｓ］．［Ｓ．

ｌ］：ＡＳＴＭ，２０１４：１１９．

［２０］ＡＳＴＭＣｏｍｍｉｔｔｅｅＤ３０．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｅｎｓｉｌｅｐｒｏｐｅｒ

ｔｉｅｓｏｆｐｏｌｙｍｅｒｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ：ＡＳＴＭ Ｄ３０３９—

２００８［Ｓ］．［Ｓ．ｌ］：ＡＳＴＭ，２００８：１１３．

　作者简介：

　徐伟伟　男，硕士，工程师。主要研究方向：复合材料制造

技术。

顾轶卓　男，博士，副教授。主要研究方向：树脂基复合材料。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

Ｈｙｇｒｏｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆｄｏｍｅｓｔｉｃｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅ
ｒｅｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｆｏｒａｅｒｏｎａｕｔｉｃａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

ＸＵＷｅｉｗｅｉ１，ＷＥＮＹｏｕｙｉ１，ＧＵＹｉｚｈｕｏ２，，ＬＩＢｏ１，ＴＵＪｉａｙｉ２，ＺＨＡＮＧＺｕｏｇｕａｎｇ２

（１．ＣｈｅｎｇｄｕＡｉｒｃｒａｆｔＩｎｄｕｓｔｒｉａｌ（Ｇｒｏｕｐ）Ｃｏ．，Ｌｔｄ．，Ｃｈｅｎｇｄｕ６１００９２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＦｏｒａｋｉｎｄｏｆｄｏｍｅｓｔｉｃＴ７００ｇｒａｄｅｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒａｎｄｆｏｕｒｔｙｐｅｓｏｆｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎ
（ＱＹ９６１１，５４２９，ＱＹ９５１２，ＱＹ８９１１４）ｕｓｅｄｉｎａｅｒｏｎａｕｔｉｃｆｉｅｌｄ，ｔｈｒｅｅｈｙｄｒｏｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇ
１００℃ ｂｏｉｌｉｎｇｗａｔｅｒ，７０℃ ｗａｔｅｒｉｍｍｅｒｓｉｏｎａｎｄ７０℃／８５％ ｒｅｌａｔｉｖｅｈｕｍｉｄｉｔｙ，ｗｅｒｅａｄｏｐｔｅｄｔｏｔｒｅａｔｔｈｅｓｅｕｎｉ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓ．Ｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｃｏｎｔｅｎｔ，ｄｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｃｈｅｍｉｃａｌ
ｇｒｏｕｐｓ，ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｔｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄｔｏｅｖａｌｕａｔｅｈｙｄｒｏｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆｏｕｒｔｙｐｅｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｕｎｄｅｒｔｈｅｔｈｒｅｅｃｏｎｄｉ
ｔｉｏｎｓａｌｌｆｏｌｌｏｗｓＦｉｃｋ’ｓｓｅｃｏｎｄｌａｗ．Ｍｏｉｓｔｕｒｅｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｃｏｎｔｅｎｔａｎｄｄｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｒｅｔｈｅｌａｒｇｅｓｔｕｎｄｅｒ
ｂｏｉｌｉｎｇｗａｔｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｗｈｉｌｅｔｈｅｙａｒｅｔｈｅｌｅａｓｔｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ７０℃／８５％ ｒｅｌａｔｉｖｅｈｕｍｉｄｉｔｙ．Ｏｂｖｉｏｕｓ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｏｎｔｈｅｓｐｅｅｄｓｏｆｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎａｍｏｎｇｔｈｅｆｏｕｒｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｈａｖｅｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ
ｗｉｔｈｍａｔｅｒｉａｌｔｙｐｅａｎｄｍｏｌｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．Ｈｙｄｒｏｔｈｅｒｍａｌｔｒｅａｔｍｅｎｔｄｏｅｓｎｏｔｒｅｓｕｌｔｉｎｄａｍａｇｅｉｎｓｉｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅ
ａｎｄｃｈｅｍｉｃａｌｃｈａｎｇｅ，ａｎｄｔｈｅｒｅｓｕｌｔｉｎｇｐｌａｓｔｉｃｉｚａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｅｃｒｅａｓｅｉｎｇｌａｓｓｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．
Ｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ９０°ｔｅｎｓｉｌｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｈｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｏｆｅｌｅｖａｔｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ
ｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎｃａｕｓｅｓｍｏｒｅｓｅｒｉｏｕｓｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅ’ｓｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙ，ａｎｄｉｔｓｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ
ｔｒａｎｓｆｏｒｍｓｆｒｏｍｍａｔｒｉｘｃｒａｃｋｉｎｇｔｏｄｅｂｏｎｄｉｎｇａｎｄｆｒａｃｔｕｒｅａｔｉｎｔｅｒｆａｃｅｒｅｇｉｏｎ．　

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ；ｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ；ｂｉｓｍａｌｅｉｍｉｄｅｒｅｓｉｎ；ｈｙｄｒｏｔｈｅｒｍａｌｔｒｅａｔｍｅｎｔ；ｍｏｉｓｔｕｒｅａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０６０１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０６０５０８：５２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０６０４．１３５０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１６６４２５０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｅｎｎｉｅｇｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２０年 １月
第４６卷 第１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１

　收稿日期：２０１９０４１８；录用日期：２０１９０５１８；网络出版时间：２０１９０６０５０９：１９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０６０４．１３５２．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１５０６１７６）；航空科学基金 （６１４１Ｂ０９０３０２）；中央高校基本科研业务费专项资金 （Ｇ２０１７ＫＹ０００３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｈｕａｃｏｎｇ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：洪林雄，李华聪，彭凯，等．基于高效搜索方法的可靠性分析改进响应面法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：
９５１０２．ＨＯＮＧＬＸ，ＬＩＨＣ，ＰＥＮＧＫ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｅａｒｃｈ
ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：９５１０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１６９

基于高效搜索方法的可靠性分析改进响应面法

洪林雄，李华聪，彭凯，肖红亮，张煦
（西北工业大学 动力与能源学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：针对结构可靠性计算中广泛应用的响应面法计算量大、迭代效率低等问题，
提出了一种基于样本点混合加权和可靠性指标变向搜索的改进响应面法。首先，在传统响应

面法的权数选取策略基础上，构建一种考虑样本点与设计点距离和样本点极限状态函数值大

小的混合加权方法。然后，对每次响应面迭代求解过程中，由于传统一次二阶矩方法求解效率

低等问题，基于变向搜索算法，实现对每一次响应面迭代过程中设计点的有效搜索。算例表

明，在一定的计算精度下，所提方法具有很好的收敛性，且大幅减少迭代次数，可以获取高精度

的最大失效点和可靠性指标。

关　键　词：结构可靠性；响应面法；混合加权；一次二阶矩；变向搜索
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１００９５０８

　　结构可靠性分析的主要目的是评估结构的故
障概率 Ｐｆ，该指标和极限状态函数（ＬｉｍｉｔＳｔａｔｅ
Ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ＬＳＦ）ｇ（ｘ）相关，代表着系统响应情况，
可根据下式中的 ｎ重积分计算得到：Ｐｆ ＝

Ｐ｛ｇ（ｘ）≤０｝＝∫ｇ（ｘ）≤０ｆｘ（ｘ）ｄｘ。式中：ｘ＝［ｘ１，
ｘ２，…，ｘｎ］

Ｔ
为 ｎ个基本随机变量，ｇ（ｘ）＝ｇ（ｘ１，

ｘ２，…，ｘｎ）为结构的极限状态函数，ｆｘ（ｘ）为基本
变量 ｘ的联合概率密度函数，ｇ（ｘ）≤０代表着系
统的失效域

［１］
。

对于显示极限状态函数，已有 Ｈａｓｏｆｅｒ和
Ｌｉｎｄ［２］提出的一次二阶矩（ＦｉｒｓｔＯｒｄｅｒＳｅｃｏｎｄＭｏ
ｍｅｎｔ，ＦＯＳＭ）等方法，通过迭代计算得到满足误差
要求的可靠性指标，然而 ＦＯＳＭ方法仅适用于极
限状态函数非线性程度不高的情况，当非线性程

度较高时，该方法容易发生不收敛的问题。对于

隐式极限状态函数，可采用蒙特卡罗法（Ｍｏｎｔｅ
ＣａｒｌｏＳａｍｐｌｉｎｇ，ＭＣＳ）进行大量模拟计算。然而在
实际工程的复杂系统中，该方法计算成本巨大，根

本不具有可操作性
［３］
。于是，在此基础上发展了

各种各样的模拟计算方法，如重要抽样法、线抽样

法和子集模拟抽样方法等。然而这些方法只能在

一定程度上降低计算量，依然无法满足实际工程

需求。

响应面法（ＲｅｓｐｏｎｓｅＳｕｒｆａｃｅＭｅｔｈｏｄ，ＲＳＭ）在
结构可靠性计算中，解决了高维基本随机变量、隐

式极限状态函数等问题，其本质是利用一个多项

式函数去逼近隐式极限状态函数，相对于复杂模

型，评估更加简便。

Ｂｕｃｈｅｒ和 Ｂｏｕｒｇｕｎｄ［４］第一次提出一种迭代
求解响应面的方法用于可靠性分析，该响应面不

含交叉项且有２ｎ＋１个系数组成。第一次选取均
值点为中心，沿 ｘｉ轴正负方向距离为 ｆｉσｉ选取
２个样本点。其中，ｆｉ一般取 １～３，σｉ为第 ｉ个变
量的标准差。根据这些样本点及其极限状态函数

值对极限状态函数进行拟合，并通过 ＦＯＳＭ方法
进行可靠性指标求解。由线性插值方法确定下一

个样本中心，再次拟合响应面直至收敛。Ｒａｊａｓ

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001011&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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ｈｅｋｈａｒ和 Ｅｌｌｉｎｇｗｏｏｄ［５］提出在响应面中引入交叉
项，但是随着基本变量个数的增加，响应面的项数

会急剧增加，不利于计算。Ｄａｓ和 Ｚｈｅｎｇ［６］提出一
种累积响应面法，充分利用所有的实验点信息进

行最小二乘拟合。Ｋａｙｍａｚ和 ＭｃＭａｈｏｎ［７］根据样
本点的重要性程度进行赋权，提出改进加权响应

面法。随后，Ｋｉｍ和 Ｎａ［８］针对实验点取点方法进
行改进，提出一种向量投影法，通过将样本点向线

性响应面上投影，使样本点更加靠近极限状态面，

有利于迭代收敛。上述方法都是基于移动最小二

乘法进行响应面拟合，Ｋａｎｇ和韦益夫等利用移动
最小二乘拟合方法进行可靠性分析，提高传统响

应面的计算精度
［９１０］
。其他学者针对响应面提出

了不同的改进，如分层响应面法、稀疏响应面法和

极值响应面法等
［１１１３］

。

本文在上述文献的基础上，提出了一种同时

考虑极限状态函数值大小和样本点与设计点距离

的混合加权方法，以此来决定样本点的权重，充分

提取样本点重要信息。同时，在可靠性指标的求

解过程中，利用变向搜索算法来代替传统 ＦＯＳＭ
方法。数值计算结果表明，本文方法不仅简单易

实现，而且可以在足够少的迭代次数下得到可靠

性指标的精确解。

１　传统响应面法结构可靠性计算

传统响应面法一般选用不含交叉项的二次多

项式形式：

ｇ（ｘ）＝ｂ０＋∑
ｎ

ｉ＝１
ｂｉｘｉ＋∑

２ｎ

ｉ＝ｎ＋１
ｂｉｘｉ－ｎ （１）

式中：ｘｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）为组成极限状态函数的随
机变量；ｂｉ（ｉ＝０，２，…，２ｎ）为需要由实验点确定
的响应面函数待定系数。

经典响应面法是一种嵌套迭代过程，包括

更新失效中心点的外部循环过程和求解可靠性

指标的内部迭代循环过程，其具体计算步骤

如下：

步骤１　选取均值点作为初始迭代点，即
ｘ（１）＝（μｘ１，μｘ２，…，μｘｎ）。

步骤２　用 Ｂｕｃｈｅｒ方法选取实验点，在第 ｋ
次迭代中，以 ｘ（ｋ）＝（ｘ（ｋ）１ ，ｘ

（ｋ）
２ ，…，ｘ

（ｋ）
ｎ ）为设计点，

并围绕 ｘ（ｋ）沿不同变量方向选取新增实验点
（ｘ（ｋ）１ ，ｘ

（ｋ）
２ ，…，ｘ

（ｋ）
ｉ ±ｆ（ｋ）σｘｉ，…，ｘ

（ｋ）
ｎ ）（ｉ＝１，２，…，

ｎ）（ｆ（ｋ）为第 ｋ次迭代的插值系数，通常取 １～３，
随着迭代过程的收敛，ｆ（ｋ）可取越来越小的数值），
加上 ｘ（ｋ）共２ｎ＋１个新增实验点。

步骤３　由这２ｎ＋１个实验点通过最小二乘
回归计算求出２ｎ＋１个系数 ｂｉ（ｉ＝０，２，…，２ｎ）。

再用 ＦＯＳＭ方法求出可靠性指标 β（ｋ）及相应的设
计点 ｘ（ｋ）ｄ 。若 （β（ｋ）－β（ｋ－１））／β（ｋ－１） ＜ε（ε为预

先给定的误差）满足，则迭代结束，β（ｋ）即为所求
可靠性指标。否则，进入步骤４。

步骤 ４　使用线性插值计算新的展开点
ｘ（ｋ＋１），其计算公式为

ｘ（ｋ＋１） ＝μｘ＋（ｘ
（ｋ）
ｄ －μｘ）

ｇ（μｘ）
ｇ（μｘ）－ｇ（ｘ

（ｋ）
ｄ ）

（２）

式中：μｘ和 ｘ
（ｋ）
ｄ 分别为基本变量的均值和第 ｋ次

迭代的设计点；ｇ（μｘ）和 ｇ（ｘ
（ｋ）
ｄ ）分别为 μｘ和 ｘ

（ｋ）
ｄ

相应的实际功能函数值。

但是，上述方法在功能函数非线性较强时计

算量很大，其中 ＦＯＳＭ方法求解可靠性指标迭代
次数多，且容易发生不收敛问题。

２　改进响应面法及其算法流程

２．１　基于混合加权的响应面权值选取方法
常规响应面法为了提高响应面对真实极限状

态方程在设计点区域的拟合精度，给实验点赋予

权数考虑，对于越重要的点给予越大的权。常见

的权数构造方法都是考虑单方面因素，如根据各

实验点处功能函数值的绝对值 ｇ（ｘ）大小来赋
权，ｇ（ｘ）越小即 ｘ越接近 ｇ（ｘ）＝０，给 ｘ赋的
权就越大，反之则越小。常见的功能函数分式型

权数如下：

ｇｂｅｓｔ＝ ｍｉｎ
ｉ＝１，２，…，ｎ

ｇ（ｘｉ）

ωｉ ＝
ｇｂｅｓｔ
ｇ（ｘｉ

{
）

　　ｉ＝１，２，…，ｎ （３）

在第 ｋ次迭代过程中，把前面 ｋ－１次迭代中
的（ｋ－１）（２ｎ－１）个实验点同时考虑进去，充分
利用之前的实验点信息。为了对相关实验点进行

筛选，需要综合考虑实验点离极限状态响应面

ｇ（ｘ）＝０的距离和实验点离设计点的距离两方面
权值因素，因此提出了一种基于功能函数分式型

权数 ωａ和实验点样条权数 ωｂ的混合加权方法。
其中，功能函数分式型权数 ωａ和式（３）具有相同
赋权形式，实验点样条权数 ωｂ是考虑各实验点与
设计点距离而提出的基于样条函数的赋权方法，

其实验点距离计算如下：

ｒｉ＝ ｘｄ－ｘｉ
ｒｍａｘ ＝ｍａｘ（ｒ）

ｓ＝ｒ／ｒ
{

ｍａｘ

　　ｉ＝１，２，…，ｎ （４）

６９
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式中：ｘｄ为设计点。
权函数一般用样条函数的形式给出，具有很

好的紧支性、非负性、光滑性和递减性。具体

如下：

ωｂ（ｓｉ）＝
１－６ｓ２ｉ ＋８ｓ

３
ｉ －３ｓ

４
ｉ　　０≤ ｓｉ≤１

０ ｓｉ＞
{ １

（５）
取２种赋权的平均加权，如下：

ω＝
ωａ ＋ωｂ
２

（６）

所以，在响应面法迭代过程中，每个实验点的

计算权值将不再仅仅依靠单权值来决定。在同一

次选取的实验点由于与设计点距离相同，所以极

限状态函数值越小，权值越大。而对于之前的相

关实验点，如果距离当前设计点太远，或者距离响

应面太远，则会大大降低其权重，提高响应面的拟

合精度，具体如图１所示。

图 １　实验点权值计算示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗｅｉｇｈｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｏｉｎｔ

２．２　基于变向搜索算法的可靠性指标高效求解
策略

　　传统响应面法中，计算可靠性指标都是采用

ＦＯＳＭ方法进行求解，在设计点处对功能函数进
行泰勒展开，而后进行可靠性指标的计算。然而，

在极限状态函数非线性程度较大的情况下，迭代

算法受初始点的影响较大，可能会产生不收敛或

是迭代次数过多的情况。因此，本文利用一种变

向搜索算法，将整个搜索过程分成２个部分，按照
实验点所处区域的不同，选取相应搜索方式进行

迭代求解，整个求解过程都是基于标准正态空间

Ｕ，对于非标准正态变量，可采用 ＨＬＲＦ法进行变

量标准正态化。

２．２．１　初始极限状态面搜索（第１部分）
由于在实际工程问题中，大多数都是小概率

失效事件，所以可靠性指标 β一般都大于 ０，因此
在标准正态空间（Ｕ空间）内，原点一般位于安全
域内。该部分搜索目标就是以一种快速可靠的方

法找到设计点附近，即确定一个搜索方向和搜索

步长，在迭代点第一次到达失效域的时候停止

第１部分迭代。
当迭代点在安全域时，极限状态函数值

ｇ（ｘ）＞０，当其向极限状态面（即安全域和失效域
的分界面）接近时，可采用负梯度方向，因为负梯

度方向是最陡下降方向，函数值下降最快，符合快

速寻找到极限状态面的要求。所以，第 １部分中

第 ｋｉ次迭代方向如下：

ｄｋｉ ＝－

Δ

ｇ（ｕ（ｋｉ））Δ

ｇ（ｕ（ｋｉ））
（７）

迭代步长需要有一个相对可靠的移动，即在

迭代初始阶段有一个相对较大的步长，能够保证

快速向极限状态面移动。而在靠近极限状态面

时，需要步长相对较小，使最后一次迭代点离极限

状态面相对较近，方便第２部分的工作。因此，综
合考虑迭代次数和穿越极限状态面的次数提出一

种降序变化步长。第 １部分中第 ｋｉ次迭代步
长为

λｋｉ ＝ ( )１２
η αｋｉ( )２ （８）

式中：η为穿越极限状态响应面的次数，第 １部
分都是在安全域中进行迭代，因此 η＝０；α为一
个正数，在迭代过程中表征着步长的缩减速率，

若 α过小，则第 １部分迭代速率太慢，若 α过
大，则第 １部分迭代速率很快，然而第 ２部分的
初始迭代点极限状态面较远，因此权衡考虑取

α＝０．９５。

２．２．２　极限状态面附近变向搜索（第２部分）
当第１部分迭代工作结束后，迭代点将第一

次到达失效域。与第 １部分不同的是，第 ２部分
将会根据迭代所处位置的不同，有２个迭代方向，
随着步长缩减的过程，迭代点将会在极限状态面

附近左右振荡，直到符合精度要求为止。

第２部分迭代过程中，当迭代点处在失效域
时，可选择迭代点指向原点的方向（可靠性指标

的下降方向）为迭代方向；当迭代点到达安全域

后，再次以第１部分中的负梯度方向作为迭代方

向。因此，第２部分中的第 ｋｉ次迭代方向为

７９
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ｄｋｉ ＝
－

→ＯＵｋｉ
ＯＵｋ
→
ｉ

　　　　 ｇ（Ｕｋｉ）＜０

－

Δ

ｇ（ｕ（ｋｉ））Δ

ｇ（ｕ（ｋｉ））
ｇ（Ｕｋｉ）＞









 ０

（９）

式中：ＯＵ→ ｋ为 Ｕ空间由原点 Ｏ指向迭代点 Ｕｋ的
向量。

根据式（９）的方向选取方法，迭代点将会在
极限状态面附近振荡。

第２部分的迭代步长依然延续第１部分中的
步长求取策略，选取 α＝０．９５，然而穿越极限状态
面次数 η将不再为 ０。每一次穿越极限状态面
后，η都会随之加 １，导致步长骤降为原来的
一半。

综上所述，可靠性指标的求解过程有 ２个部
分：第 １部分中，迭代点将从 Ｕ空间原点沿着负
梯度方向快速向极限状态面靠近；第２部分中，将
根据迭代点所处区域（即 ｇ（ｘ）＞０或 ｇ（ｘ）＜０）
的不同，分别选择负梯度方向和迭代点指向 Ｕ空
间原点方向进行迭代。２个部分的步长计算形式
一样，然而其中参数选取有所差异。具体搜索过

程如图２所示。

图 ２　变向搜索过程示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｖａｒｉａｂｌｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ｓｅａｒｃｈｐｒｏｃｅｓｓ

２．３　改进响应面法迭代算法流程
根据２．２．１节和 ２．２．２节的计算过程，基于

传统响应面法求解过程，给出改进响应面法的结

构可靠性算法计算步骤，其迭代流程如图３所示。
步骤１　用不含交叉项的二次多项式响应函

数逼近极限状态方程。初始迭代时，以基本变量

均值点为中心样本点，即ｘ（１）＝（μｘ１，μｘ２，…，μｘｎ）。
步骤２　用Ｂｕｃｈｅｒ方法选取实验点，在第ｋ

图 ３　改进响应面法迭代流程

Ｆｉｇ．３　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄ

次迭代中，以 ｘ（ｋ）＝（ｘ（ｋ）１ ，ｘ
（ｋ）
２ ，…，ｘ

（ｋ）
ｎ ）为中心点，

并围绕 ｘ（ｋ）沿坐标轴方向选取新增 ２ｎ个实验点
（ｘ（ｋ）１ ，ｘ

（ｋ）
２ ，…，ｘ

（ｋ）
ｉ ±ｆ（ｋ）σｘｉ，…，ｘ

（ｋ）
ｎ ）（ｉ＝１，２，…，

ｎ），加上 ｘ（ｋ）共 ２ｎ＋１个新增实验点，并计算这
２ｎ＋１个实验点的极限状态函数值 ｇ（ｘ）。

步骤３　根据实验点的功能函数值及与设计
点距离计算功能函数分式型权数 ωａ和实验点样
条权数 ωｂ，根据式（６）的赋权策略计算最终实验
点混合权数 ω。

步骤４　由这 ２ｎ＋１个实验点，通过加权最
小二乘回归方法求出响应面函数的２ｎ＋１个系数
ｂｉ（ｉ＝０，２，…，２ｎ）。

步骤５　将极限状态函数 ｇ（ｘ）中的非正态
随机变量进行标准正态化，按照 ２．２．１节中第 １
部分的迭代策略，选取负梯度方向式（７）和变步
长式（８）进行迭代，直到迭代点第一次进入失效
域后，迭代终止。

步骤６　进入第 ２部分迭代计算过程，根据
迭代点所处区域的不同，按式（９）选取迭代方向，
迭代步长与第 １部分中的步长一致，然而需要考
虑穿越极限状态面次数 η对步长的影响。若
（β（ｋｉ）－β（ｋｉ－１））／β（ｋｉ－１） ＜ε满足，则迭代结束，
β（ｋｉ）即为第 ｋ次响应面迭代的可靠性指标 β（ｋ），最
终迭代点 ｘ（ｋｉ）即为第 ｋ次响应面迭代的设计
点 ｘ（ｋ）ｄ 。

步骤 ７　若 （β（ｋ）－β（ｋ－１））／β（ｋ－１） ＜ε１（ε１
为预先给定的精度要求）满足，则迭代结束，β（ｋ）

即为所求可靠性指标。否则，进入步骤８。
步骤８　使用式（２）线性插值计算新的展开

８９
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点 ｘ（ｋ＋１），并返回步骤２进行新一轮迭代。

３　实际算例计算验证

算例１　选择一个不含交叉项的二次函数，
其中基本变量 ｘ１和 ｘ２均为正态变量，具体极限
状态函数为

ｇ（ｘ）＝ｘ２１＋２ｘ
２
２－２０ （１０）

算例１采用传统响应面法的迭代过程中，会
在某一刻可靠性指标上下跳动，导致不收敛。

图４为采用改进响应面法求解可靠性指标的迭代
过程。可以看出，本文方法在每一次可靠性指标

求解过程中，都能在较少的步数内迭代收敛。对

得到的响应面和实际极限状态函数进行蒙特卡罗

仿真，并进行失效概率的求解，结果如图 ５所示。
可以看到，本文方法的计算结果与实际结果几乎

一致。

以实际极限状态函数的蒙特卡罗计算结果作

为真实失效概率，表１给出了传统响应面法、直接
蒙特卡罗法、单权值改进响应面法和本文方法的

图 ４　改进响应面法求解迭代过程（算例 １）

Ｆｉｇ．４　Ｓｏｌｖｉｎｇｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｉｎＥｘａｍｐｌｅ１

图 ５　失效概率计算结果比较（算例 １）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｉｎＥｘａｍｐｌｅ１

计算结果比较。因为极限状态函数为简单二次

项，单权值和混合权值的差距微小。明显可以看

出，相比较于传统响应面法，本文方法计算可靠性

指标过程中，调用极限状态函数的次数少，运算精

度高，且收敛速度快。

算例 ２　基本随机变量 ｘ的分布状况如表 ２
所示，具体极限状态函数如式（１１）所示［１４１５］

，为

增加极限状态函数的非线性程度，取 Ｔ＝０．４。
ｇ（ｘ）＝ｘ１＋２ｘ２＋２ｘ３＋ｘ４－５ｘ５－５ｘ６＋

　　Ｔ∑
６

ｉ＝１
ｓｉｎ（１００ｘｉ） （１１）

图６为采用本文方法进行求解的迭代过程。
当取 Ｔ＝０．４时，极限状态函数的非线性程度较
大，导致本文方法迭代次数有所增多，然而在经过

２２次循环迭代后，算法收敛，这在工程实际上是
可以接受的。图７给出了本文方法、实际极限状

表 １　算例 １计算结果比较

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎＥｘａｍｐｌｅ１

方法 失效概率 误差／％
调用极限

状态函数

次数

计算

时间／ｓ

直接蒙特卡罗法 ０．００７５７５３ ０

传统响应面法 不收敛

单权值改进响应面法 ０．００７５７５３ ０ １０ ０．０２７

本文方法 ０．００７５７５３ ０ １０ ０．０２６

表 ２　算例 ２中随机变量统计信息

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒａｎｄｏｍ

ｖａｒｉａｂｌｅｓｉｎＥｘａｍｐｌｅ２

变量 分布形式 均值 标准差

ｘ１ 对数正态 １２０ １２

ｘ２ 对数正态 １２０ １２

ｘ３ 对数正态 １２０ １２

ｘ４ 对数正态 １２０ １２

ｘ５ 对数正态 ５０ １５

ｘ６ 对数正态 ４０ １２

图 ６　改进响应面法求解迭代过程（算例 ２）

Ｆｉｇ．６　Ｓｏｌｖｉｎｇｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｉｎＥｘａｍｐｌｅ２
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态函数和传统响应面法蒙特卡罗仿真结果。可以

看到，本文方法在非线性程度较大的情况下，依然

具有很好的收敛性。

以实际极限状态函数的蒙特卡罗计算结果作

为真实失效概率，表３给出直接蒙特卡罗法、传统
响应面法、单权值改进响应面法和本文方法的计

算结果比较。很明显，本文方法无论是迭代次数

还是计算精度都较传统响应面法占据优势，同时

可以看到当使用单权值时，本文方法计算精度急

转直下，调用极限状态函数次数也有所上升。

算例３　图８为十杆桁架结构［１６］
，该结构在

优化设计和可靠性计算领域得到广泛应用。由于

桁架结构的水平杆、垂直杆及倾斜杆采用３种不
同的铝合金杆件，分别将 ３种杆件结构的横截面
积Ａ１、Ａ２和Ａ３（单位：ｉｎ

２
）考虑为基本随机变量，且

图 ７　失效概率计算结果比较（算例 ２）

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｉｎＥｘａｍｐｌｅ２

表 ３　算例 ２计算结果比较

Ｔａｂｌｅ３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎＥｘａｍｐｌｅ２

方法 失效概率 误差／％
调用极限

状态函数

次数

计算

时间／ｓ

直接蒙特卡罗法 ０．０１２２２ ０

传统响应面法 ０．０１２０６６ １．２６ ３６４ ０．１５６

单权值改进响应面法 ０．０１１６６ ４．５８ ３５１ ０．１６４

本文方法 ０．０１２３２５ ０．８６ ２８６ ０．１１９

图 ８　十杆桁架结构

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｎｂａｒｔｒｕｓｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

基本变量 Ａ１～Ｎ（１３，１．３），Ａ２～Ｎ（２，０．２），Ａ３～
Ｎ（９，０．９）。假设结构其他参数均为确定性变量，
如弹性模量 Ｅ＝１０７ｐｓｉ（１ｐｓｉ＝６．８９５ｋＰａ）、杆件
长度 Ｌ＝３６０ｉｎ（１ｉｎ＝２．５４ｃｍ），载 荷 Ｐ＝
１０００００ｌｂ（１ｌｂ＝０．４５３６ｋｇ），顶点（２）的许用位移
值为ｄａｌｌｏｗ＝３．５ｉｎ。

结构的功能函数为

ｇ（Ａ）＝ｄａｌｌｏｗ －ｄｒｅａｌ （１２）
式中：Ａ＝（Ａ１，Ａ２，Ａ３）为不同杆的横截面积；ｄｒｅａｌ
为顶点（２）的实际位移值。

图９为采用本文方法求解可靠性指标的迭代
过程。可以看到，经过７次迭代后，算法收敛到一
个较好的可靠性指标。图 １０给出了采用传统响
应面、实际极限状态函数和本文方法失效概率的

蒙特卡罗计算结果。可以看出，本文方法在实际

工程应用中依然能很好地得到令人满意的计算

结果。

以实际极限状态函数的蒙特卡罗计算结果作

为真实失效概率，表４给出传统响应面法、直接

图 ９　改进后响应面法求解迭代过程（算例 ３）

Ｆｉｇ．９　Ｓｏｌｖｉｎｇｉｔｅｒａｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｉｎＥｘａｍｐｌｅ３

图 １０　失效概率计算结果比较（算例 ３）

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｉｎＥｘａｍｐｌｅ３

００１
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蒙特卡罗法、单权值改进响应面法和本文方法的

计算结果比较。很明显，本文方法相对于传统响

应面法，不仅调用极限状态函数次数大大降低，还

保持较高的精确度。同时，针对赋权方法的比较，

单权值方法迭调用极限状态函数次数下降有限，

计算误差却增大了 ４倍左右。所以，在实际工程
应用中，本文方法依然具有较高的优势。

表 ４　算例 ３计算结果比较

Ｔａｂｌｅ４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎＥｘａｍｐｌｅ３

方法 失效概率 误差／％
调用极限

状态函数

次数

计算

时间／ｓ

直接蒙特卡罗法 ０．８３６２７ ０

传统响应面法 ０．８３６４１ ０．０１６７４ １９６ ０．０５２

单权值改进响应面法 ０．８３８１７ ０．０２２７２ ２８ ０．０３６

本文方法 ０．８３６３２ ０．００５９８ ４９ ０．０３９

４　结　论

本文基于传统响应面法结构体系，对实验点

赋权提出一种混合加权方法，并利用变向搜索算

法代替传统 ＦＯＳＭ方法，用来求解相关可靠性
指标。

１）在传统响应面法单权值赋权的基础上，提
出一种考虑实验点极限状态函数值及实验点与设

计点距离的混合加权方法，直接结果是有效选取

重要实验点，并对重要性较低的实验点进行弱化

处理。数值计算结果表明，混合加权方法在设计

点处可以更好地拟合极限状态函数，有效提高可

靠性指标的计算。

２）采用一种变向搜索算法，针对一些非线性
问题，大大改善 ＦＯＳＭ方法迭代次数高、收敛性低
等缺点。数值计算表明，基于混合加权和变向搜

索算法的改进响应面法，结构简单且易实现。在

一定精度前提下，针对相关非线性问题，本文方法

较传统响应面方法容易收敛，计算精度高，符合工

程实际应用条件。
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ｔｕｒａｌＳａｆｅｔｙ，１９９０，７（１）：５７６６．

［５］ＲＡＪＡＳＨＥＫＨＡＲＭＲ，ＥＬＬＩＮＧＷＯＯＤＢＲ．Ａｎｅｗｌｏｏｋａｔｔｈｅ

ｒｅｓｐｏｎｓｅａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＳａｆｅｔｙ，

１９９３，１２（３）：２０５２２０．

［６］ＤＡＳＰＫ，ＺＨＥＮＧＹ．Ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅ

ａｎｄｉｔｓｕｓｅｉｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＰｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０００，１５（４）：３０９３１５．

［７］ＫＡＹＭＡＺＩ，ＭＣＭＡＨＯＮＣＡ．Ａｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄ

ｏｎｗｅｉｇｈｔｅｄｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｆｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．

ＰｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００５，２０（１）：１１１７．

［８］ＫＩＭＳＨ，ＮＡＳＷ．Ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｕｓｉｎｇｖｅｃｔｏｒｐｒｏ

ｊｅｃｔｅｄｓａｍｐｌｉｎｇｐｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＳａｆｅｔｙ，１９９７，１９（１）：

３１９．

［９］ＫＡＮＧＳ，ＫＯＨＨ．Ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｕｓｉｎｇ

ｍｏｖｉｎｇｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｆｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＰｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１０，２５

（４）：３６５３７１．

［１０］韦益夫，ＫＡＷＡＭＵＲＡＹＡＳＵＭＩ，王德禹．改进移动最小二乘

法及其在结构可靠性分析中的应用［Ｊ］．上海交通大学学

报，２０１８，５２（４）：４５５４６０．

ＷＥＩＹＦ，ＫＡＷＡＭＵＲＡＹ，ＷＡＮＧＤＹ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｍｏｖｉｎｇ

ｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｍｅｔｈｏｄａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８，５２

（４）：４５５４６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］王骞，张建国，彭文胜，等．基于复合函数的复杂机械系统分

层响应面建模与可靠性分析［Ｊ］．兵工学报，２０１８，３９（３）：

５９０５９７．

ＷＡＮＧＱ，ＺＨＡＮＧＪＧ，ＰＥＮＧＷ Ｓ，ｅｔａｌ．Ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｒｅ

ｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｍｐｌｅｘｍｅ

ｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｆｕｎｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａ

ｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１８，３９（３）：５９０５９７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张春宜，宋鲁凯，费成巍，等．柔性机构动态可靠性分析的先

进极值响应面方法［Ｊ］．机械工程学报，２０１７，５３（７）：４７５４．

ＺＨＡＮＧＣＹ，ＳＯＮＧＬＫ，ＦＥＩＣＷ，ｅｔａｌ．Ａｄｖａｎｃｅｄｅｘｔｒｅｍｕｍ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｎｆｌｅｘ

ｉｂｌｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，

５３（７）：４７５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＧＵＩＭＡＲＡＥＳＨ，ＭＡＴＯＳＪＣ，ＨＥＮＲＩＱＵＥＳＡＡ．Ａｎｉｎｎｏｖａ

ｔｉｖｅａｄａｐｔｉｖｅｓｐａｒｓｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａ

ｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＳａｆｅｔｙ，２０１８，７３：１２２８．

［１４］ ＳＨＡＮＹＡＮＦＡＲＭ Ａ，ＢＡＲＫＮＨＯＲＤＡＲＩＭ Ａ，ＲＯＵＤＡＫＭ

Ａ．Ａｎｅｗｅｆｆｅｃｔｉｖｅａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘ

ｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｍｕｎｉｃａ

ｔｉｏｎｓｉｎＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１８，６０：

１８４２０２．

［１５］ＹＡＮＧＤＸ．Ｃｈａｏｓｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒ

ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｎＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１０，１５（１０）：３１３１３１４１．

［１６］ ＣＨＯＩＳＫ，ＣＡＮＦＩＥＬＤＲＡ，ＧＲＡＮＤＨＩＲ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００７：１１１１１３．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

　作者简介：

　洪林雄　男，博士研究生。主要研究方向：航空发动机燃油控

制系统结构可靠性。

李华聪　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空发

动机控制系统。

Ｉｍｐｒｏｖｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｂａｓｅｄｏｎ
ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｅａｒｃｈｍｅｔｈｏｄ

ＨＯＮＧＬｉｎｘｉｏｎｇ，ＬＩＨｕａｃｏｎｇ，ＰＥＮＧＫａｉ，ＸＩＡＯＨｏｎｇｌｉａｎｇ，ＺＨＡＮＧＸｕ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＰｏｗｅｒａｎｄＥｎｅｒｇｙ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｌａｒｇｅａｍｏｕｎｔｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｌｏｗｉｔｅｒａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅ
ｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈｉｓｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄ
ｂａｓｅｄｏｎｈｙｂｒｉｄｗｅｉｇｈｔｉｎｇｏｆｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔｓａｎｄｖａｒｉａｂｌｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｅａｒｃｈｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ
ｌｙ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｗｅｉｇｈｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎ，ａｈｙｂｒｉｄｗｅｉｇｈｔｉｎｇｍｅｔｈ
ｏｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｎｏｔｏｎｌｙｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔａｎｄｔｈｅｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｂｕｔａｌｓｏｔｈｅｌｉｍｉｔｓｔａｔｅ
ｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆｔｈｅｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｄｕｅｔｏｔｈｅｉｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ
ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｓｅｃｏｎｄｍｏｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｉｎｅａｃｈｉｔｅｒａｔｉｏｎｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅ，ａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｓｅａｒｃｈｏｆｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｓ
ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｖａｒｉａｂｌｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｅａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｎｅａｃｈｉｔｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｉｓｒｅａｌｉｚｅｄ．Ｔｈｅ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘａｍｐｌｅｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｈａｓｇｏｏｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｎｄｇｒｅａｔｌｙｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓ
ｕｎｄｅｒｃｅｒｔａｉｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ．Ａｎｄｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｆａｉｌｕｒｅｐｏｉｎｔａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｃａｎｂｅｏｂｔａｉｎｅｄａｃｃｕ
ｒａｔｅｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｕｒｆａｃｅｍｅｔｈｏｄ；ｈｙｂｒｉｄｗｅｉｇｈｔｅｄ；ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｓｅｃｏｎｄｍｏｍｅｎｔ；
ｖａｒｉａｂｌｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｅａｒｃｈ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０５１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０６０５０９：１９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０６０４．１３５２．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５０６１７６）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４１Ｂ０９０３０２）；

ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（Ｇ２０１７ＫＹ０００３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｈｕａｃｏｎｇ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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故障样本量确定与分配一体化设计方案

王康，史贤俊，韩旭，龙玉峰
（海军航空大学，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：针对当前测试性验证领域未能考虑故障样本量确定和样本分配 ２个环节的
相互联系，以及现有样本分配方案对影响因子的选择没有统一的框架，导致确定的故障样本量

和样本分配不合理的问题，提出了一种故障样本量确定与分配一体化设计方案。首先，以层次

Ｂａｙｅｓ网络模型为框架，融合各节点测试性指标先验信息得到顶层测试性指标的融合分布，并
建立故障样本量确定流程；其次，引入结构重要度作为样本分配影响因子，同时结合故障模式

影响及危害性分析（ＦＭＥＣＡ）信息确定节点和故障模式的样本分配影响因子，提出基于节点和
故障模式的二次分配框架实施样本分配；最后，通过实际案例进行对比分析。结果表明：相比其

他样本分配方案，所提方案能充分考虑系统结构及其先验信息，进而实现了故障样本量确定和分

配一体化方案的设计，保证了所确定的故障样本量和分配的合理性，具备更好的工程适用性。

关　键　词：测试性验证；故障样本量；样本分配；层次 Ｂａｙｅｓ网络；先验信息；故障
模式

中图分类号：Ｖ２４０．２；ＴＪ０６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１０３１２

　　测试性验证试验是在装备研制、生产及使用
阶段对装备测试性进行设计、增长及评价的一种

重要手段，旨在检验装备的测试性设计水平是否

达到装备的指标要求，并及时发现装备在测试性

设计 方 面 存 在 的 不 足，使 测 试 性 不 断 增 长

完善
［１］
。

国内外开展测试性验证试验普遍采用的方式

为故障注入，即采用人工的方式有针对性地模拟

故障并通过一定手段施加于验证对象，同时观察、

收集及记录其检测／隔离情况，进而对验证对象的
测试性指标进行评价

［２］
。实施故障注入的关键

因素是确定故障样本量及样本分配，合理地确定

故障样本量及对样本量进行分配直接影响着验证

评估结论的置信度。因此，测试性领域研究人员

针对样本量确定技术和样本分配技术均开展了一

系列的研究
［３５］
。

针对故障样本量确定技术，文献［６］在充分
考虑研制阶段信息的前提下，基于证据理论和二

项分布模型确定测试性验证所需故障样本量；文

献［７］通过信息熵来度量不同研制阶段先验信息
对测试性验证方案确定的作用，基于加权融合

Ｂａｙｅｓ理论确定测试性验证方案；文献［８］将装备
研制阶段的测试性增长试验信息等效折合为成败

型信息，基于 Ｂｅｔａ分布和差异因子得到故障检测
率（ＦＤＲ）的置信概率密度函数，进而确定故障样
本量。上述文献均运用了装备研制阶段的信息，

通过采用不同的方法均能达到减少故障样本量的

目的，说明先验信息对于降低故障样本量作用明

显，但是先验信息均来源于装备整机系统，未能考

虑系统结构划分及各结构中蕴含的各种先验信

息。进一步，文献［９］基于信息熵方法将部件级
的虚拟实物试验数据折合为系统级的成败型数

qwqw
新建图章
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北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

据，并制定相应的验证方案，同时分析了虚拟数据

可信度对验证方案的影响；文献［１０］采用“由分
到整”的思路，根据研制阶段分系统数据实现装

备整机系统测试性验证方案的确定。上述文献对

装备结构进行了初步考虑，同时为结构先验信息

的运用提供了新的思路，但对于装备结构认知的

不充分及结构先验信息的运用不完全会造成所确

定的故障样本量不准确。基于此，文献［１１］充分
运用系统结构信息构建层次 Ｂａｙｅｓ网络（Ｈｉｅｒａｒ
ｃｈｉｃａｌＢａｙｅｓＮｅｔｗｏｒｋ，ＨＢＮ）测试性模型，通过融
合各层次测试性先验信息实现模型推理，并基于

顶层后验分布确定故障样本量，但未研究样本量

的分配方案。综上所述，通过考虑装备结构及各

结构先验信息能使制定的测试性验证方案更加合

理，但是均未在统一模型框架下研究样本分配技

术。事实上，样本分配同样与先验信息及装备结

构息息相关，而现有文献大多针对样本量确定和

分配技术进行相对独立的研究，未能涉及交叉

研究。

针对样本分配技术，文献［１２］针对分层抽样
算法中故障率数据不准确的问题，通过先验信息

实现对故障率的确定，保证故障率的准确性，使分

配方案更加合理；文献［１３］以导弹飞控系统中的
二次电源系统为研究对象，提出基于危害度相对

比值的样本分配方案，增强了分配的合理性。但

是上述文献考虑因素单一，不能充分利用故障模

式影响及危害性分析（ＦａｉｌｕｒｅＭｏｄｅｓ，Ｅｆｆｅｃｔａｎｄ
ＣｒｉｔｉｃａｌｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ，ＦＭＥＣＡ）相关信息，同时样本分
配对于系统结构的考虑也不足。进一步，文献［１４］
在充分研究样本分配影响因子的基础上，通过构

建可更换单元贡献度层次模型对样本实施分配；

文献［１５］提出以故障模式数、故障率、故障扩散
强度及危害度为影响因子的样本分配方案，并应

用于机电设备测试性验证试验；文献［１６］通过分
析样本分配影响因子与 ＦＭＥＣＡ信息的关系，给
出影响因子的选取规则和权值矩阵的确定方法，

实现样本分配。上述文献对样本分配的各种影响

因子进行了研究分析，充分利用 ＦＭＥＣＡ信息，但
是对于分配结构的考虑仍有不足。基于此，文献

［１７］在继承传统分层抽样思想的前提下，侧重考
虑更多的影响因子，提出了一种多指标集成加权的

分配方法，以增加故障样本结构的合理性，但未能

给出样本确定方案。综上所述，通过考虑样本分配

影响因子和装备结构能增加样本分配方案的合理

性，进而保证验证评估结论的置信度，但同样未能

建立样本量确定和分配之间的联系，且装备结构对

于系统层的影响未能得到充分的研究。

因此，本文在上述研究的基础上，根据层次划

分原则对装备进行相应的层次划分，结合 ＨＢＮ对
于层次的表征能力及其良好的不确定性推理能力

和 Ｂａｙｅｓ方法融合多源先验信息的能力［１８］
，基于

ＨＢＮ构建故障样本量确定与分配一体化模型（下
文称一体化设计模型），并给出节点结构重要度

的相关定义。基于 ＨＢＮ模型实现“自下而上、由
分到整”的融合推理，并通过顶层节点测试性指

标分布确定故障样本量。当故障样本量确定后，

基于节点结构重要度及 ＦＭＥＣＡ信息实施样本量
“自上而下”的一次分配，然后将底层节点分配所

得样本对故障模式进行二次分配，并通过分配结

果对故障样本量进行重新校正，最终得到故障样

本量及分配结果，保证样本确定和分配的科学合

理性。

１　一体化设计模型建立

１．１　模型转化
装备系统层次划分有助于为测试性设计提供

科学合理的依据，按照装备的测试性设计实施系

统层次的划分，可分为８个可选的层次等级，分别
为系统、子系统、外场可更换单元（ＬｉｎｅＲｅｐｌａｃｅ
ａｂｌｅＵｎｉｔ，ＬＲＵ）、内场可更换单元（ＳｈｏｐＲｅｐｌａｃｅ
ａｂｌｅＵｎｉｔ，ＳＲＵ）、模块、子模块、元件及故障模
式

［１９］
，实际验证评估中可根据测试性设计与分析

需求选择合适的层次划分方式。

现假设系统选定层次划分数为 Ｌ，则图 １左
半部分为系统结构模型示意图，可以反映出系统

的层次划分，通过将具体系统中的系统、子系统、

ＬＲＵ及元件等逐层抽象为 ＨＢＮ中的节点，同时
运用 Ｂａｙｅｓ方法将各层次所包含的各类信息转化
为对应节点的先验信息，得到图 １右半部分一体
化设计模型示意图。至此，完成了系统结构模型

向一体化设计模型的转变。

１．２　模型基本参数确定
一体化设计模型是基于 ＨＢＮ建立的，根据

ＨＢＮ的定义，一个 ＨＢＮ通常用 Ｂ＝〈Ｇ，Ｐ〉进行描
述，其中 Ｇ＝〈Ｖ，Ｅ〉表示构成 ＨＢＮ的有向无环
图

［２０］
，进一步可以得到：

１）一体化设计模型的结构确定是基于系统
结构模型的，如已知系统第 ｌ（ｌ＝１，２，…，Ｌ）层及
该层第 ｍｌ个单元，则用 Ｎ（ｌ，ｍｌ）对应一体化设计模

型第 ｌ层第 ｍｌ个节点。因此，节点集合 Ｖ可表
示为

４０１
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　第 １期 王康，等：故障样本量确定与分配一体化设计方案

图 １　系统结构模型向一体化设计模型的转化示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｒｏｍｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌｔｏｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｍｏｄｅｌ

Ｖ＝｛Ｎ（ｌ，ｍｌ） ｌ＝１，２，…，Ｌ；ｍｌ＝１，２，…，Ｍｌ｝

（１）
式中：Ｍｌ为系统第 ｌ层单元总数。

２）有向边集合 Ｅ的确定也是通过系统结构
模型间层次化特性所决定的，同时根据故障的传

播特性，即故障一般由层次结构的最底层逐层向

上传播，因此可以得出确定 Ｅ的约束条件：①自
底向上的单一方向性，即由下层节点向上层与之

相关的节点传递影响。②逐层传递的限制性，即
不允许存在跨层传递的情况。③条件概率分布
Ｐ。根据节点集合 Ｖ及 ＨＢＮ的定义，可得其联合
概率为

Ｐ（Ｖ）＝∏
Ｌ

ｌ＝１
Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））） （２）

式中：ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））为节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的父节点，即与之
有有向边连接的下层节点；Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）））
为节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的条件概率。

所有节点的条件概率构成 ＨＢＮ的条件概率
表（ＣＰＴ），具体可结合工程实际、装备结构特性、
故障传播特性、专家信息及相关理论进行确定。

考虑节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）故障检测／隔离为二态情况，
即节点取值 Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝｛０，１｝，Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝０表示节点
对应的系统单元故障不可检测／隔离，Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝１
表示节点对应的系统单元故障可检测／隔离。因
此，本文以 Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝１时测试性指标值 ＦＤＲ／ＦＩＲ
ｐ（ｌ，ｍｌ）作为一体化设计模型的传递参数，实现对顶

层测试性指标 ｐ（１，１）的推理和融合，进而完成样本
确定和分配过程。

２　一体化设计模型信息处理

２．１　系统结构模型的信息转换
在装备研制、生产及使用过程中，不同结构单

元会存在不同类型的试验数据，包括成败型数据、

专家信息等，为了实现一体化设计模型的推理，需

要将其转化为先验分布的形式。

１）成败型数据的处理
工程上通常以 Ｂｅｔａ分布作为测试性指标的

先验分布，则节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）具备如下分布形式
［２１］
：

π（ｐ（ｌ，ｍｌ））＝Ｂｅｔａ（ｐ（ｌ，ｍｌ）；ａ，ｂ）＝

　　 Γ（ａ＋ｂ）
Γ（ａ）Γ（ｂ）

ｐａ－１（ｌ，ｍｌ）（１－ｐ（ｌ，ｍｌ））
ｂ－１

（３）

设节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）成败型数据为（ｎ，ｃ），则根据
Ｂａｙｅｓ理论可得融合成败型数据后的节点先验为
π（ｐ（ｌ，ｍｌ） （ｎ，ｃ））＝Ｂｅｔａ（ｐ（ｌ，ｍｌ）；ａ＋ｎ－ｃ，ｂ＋ｃ）

（４）
式中：ａ、ｂ为分布的超参数，如果融合前不存在先
验分布，通常取 ａ＝０，ｂ＝１。

２）专家信息的处理
根据节点是否存在历史设备继承先验分布的

情况，对于专家信息的给出形式和处理方式会存

在一定差异，具体如下：

① 节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）不存在继承先验分布。假设有
ｔ位专家，根据其信任程度赋予相应的权 重
ｗｉ（ｉ＝１，２，…，ｔ）。

ａ．点估计型专家信息。给出节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）测试
性指标的点估计 ｐ^ｉ，基于专家权重可得融合后的

点估计为 ｐ^＝∑
ｔ

ｉ＝１
ｗｉ^ｐｉ，据此可得

∫０
１

ｐ（ｌ，ｍｌ）·π（ｐ（ｌ，ｍｌ））ｄｐ（ｌ，ｍｌ） ＝ｐ^ （５）

ｂ．区间型专家信息。给出置信度水平 γ节
点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）测试性指标的区间估计［ｐ

（ｉ）
Ｌ ，ｐ

（ｉ）
Ｕ ］，基于

专家权重可以得到融合后 ｐＬ ＝∑
ｔ

ｉ＝１
ｗｉｐ

（ｉ）
Ｌ ，ｐＵ ＝

∑
ｔ

ｉ＝１
ｗｉｐ

（ｉ）
Ｕ ，据此可得

∫
ｐＵ

ｐＬ

ｐ（ｌ，ｍｌ）·π（ｐ（ｌ，ｍｌ））ｄｐ（ｌ，ｍｌ） ＝γ （６）

５０１
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根据 π（ｐ（ｌ，ｍｌ））信息熵 Ｈ（π（ｐ（ｌ，ｍｌ）））的

定义
［２１］
：

Ｈ（π（ｐ（ｌ，ｍｌ）））＝－∫０
１

π（ｐ（ｌ，ｍｌ））·

　　ｌｎ（π（ｐ（ｌ，ｍｌ）））ｄｐ（ｌ，ｍｌ） （７）
通过式（５）或式（６）的约束，可求使式（７）取

得最大值对应的超参数（ａ′，ｂ′）和（ａ″，ｂ″）。
② 节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）存在继承先验分布。设其具备

先验分布为 π（ｐ（ｌ，ｍｌ））＝Ｂｅｔａ（ｐ（ｌ，ｍｌ）；ａ
，ｂ），同

样拥有 ｔ位专家进行评定。
ａ．单侧置信下限型专家信息。除了给出节点

点估计 ｐ^ｉ外，需给出置信度 η下对应的下限值

ｐ^Ｌ，η，ｉ，则 ｐ^Ｌ，η ＝∑
ｔ

ｉ＝１
ｗｉ^ｐＬ，η，ｉ，根据式（８）可以将专

家信息折合为成败型数据：

ｐ^＝ｎ′－ｃ′
ｎ′

∑
ｃ′

ｆ′＝０
Ｃｆ′ｎ′^ｐ

（ｎ′－ｆ′）
Ｌ，η （１－ｐ^Ｌ，η）

ｆ′ ＝１－
{

η

（８）

式中：（ｎ′，ｃ′）为折合后的成败型数据。
ｂ．区间型专家信息。给定置信度水平 λ，根

据式（９）可以将专家信息折合为成败型数据［２２］
：

∑
ｃ″

ｆ″＝０
Ｃｆ″ｎ″ｐ

（ｎ″－ｆ″）
Ｌ （１－ｐＬ）

ｆ″ ＝１－１＋λ
２

∑
ｃ″－１

ｆ′＝０
Ｃｆ″ｎ″ｐ

（ｎ″－ｆ″）
Ｕ （１－ｐＵ）

ｆ″ ＝１＋λ










２

（９）

式中：（ｎ″，ｃ″）为折合后的成败型数据。
通过式（８）、式（９）确定的折合后的成败型数

据结合式（４）即可确定融合后节点的先验分布。
通过上述数据处理方式即可实现不同类型专

家信息及成败型数据的转换和融合，将系统结构

模型所蕴含的先验信息转变为节点的先验分布

形式。

２．２　一体化设计模型的推理
定义一体化设计模型节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的测试性指

标融合分布为 πｆ（ｐ（ｌ，ｍｌ）），则其由节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）从系
统结构模型中获取的先验分布 π（ｐ（ｌ，ｍｌ））（称为自
先验）和 经 由 ＨＢＮ 推 理 得 到 的 概 率 分 布
Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝１）（称为传递先验）融合而成，可通过
式（１０）进行描述：
πｆ（ｐ（ｌ，ｍｌ））＝ε

（ｓ）
（ｌ，ｍｌ）
·π（ｐ（ｌ，ｍｌ））＋

　　ε（ｄ）（ｌ，ｍｌ）·Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１） （１０）

式中：ε（ｓ）（ｌ，ｍｌ）为节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的自先验权重系数，ε
（ｄ）
（ｌ，ｍｌ）

为传递先验权重系数，且满足ε（ｓ）（ｌ，ｍｌ）＋ε
（ｄ）
（ｌ，ｍｌ）

＝１。
由于信息熵的大小反映了变量的不确定性，

信息熵越大，则反映出先验信息的随机性越大。

因此，权重系数可通过 π（ｐ（ｌ，ｍｌ））和 Ｐ（Ｎ（１，１）＝１）
的信息熵进行确定，结合式（７）可得

ε（ｓ）（ｌ，ｍｌ） ＝
Ｈ（π（ｐ（ｌ，ｍｌ）））

Ｈ（π（ｐ（ｌ，ｍｌ）））＋Ｈ（Ｐ（Ｎ（１，１） ＝１））

ε（ｄ）（ｌ，ｍｌ） ＝
Ｈ（Ｐ（Ｎ（１，１） ＝１））

Ｈ（π（ｐ（ｌ，ｍｌ）））＋Ｈ（Ｐ（Ｎ（１，１） ＝１










））

（１１）
为了 得 到 式 （１０），需 要 确 定 概 率 分 布

Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝１），而 Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝１）可以通过式（１２）
联合概率进行确定：

Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ），ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）））＝

　　Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）））Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））） （１２）

式中：Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）））可逐层递归分解，直至最底
层，然后根据一体化设计模型所确定的 ＣＰＴ，即可
获取节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的概率分布：

Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１）＝

　　 ∑
ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））

Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））） （１３）

由于不易获取概率分布 Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝１）的解析
形式，采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真抽样的方法，基于抽
样样本将 Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）＝１）拟合为 Ｂｅｔａ分布形式。

至此，可以通过式（１０）获取顶层节点 Ｎ（１，１）
的融合分布 πｆ（ｐ（１，１））。

３　故障样本量确定与分配

３．１　故障样本量确定
给定实施测试性验证试验所需约束参数（ｐ０，

ｐ１，α，β），ｐ０、ｐ１分别为承制方、使用方指标要求
值，α、β分别为承制方、使用方风险值。

结合融合分布 πｆ（ｐ（１，１）），可以根据后验风险
准则得到实际的承制方风险 Ｒα 和使用方风

险 Ｒβ
［１１］
：

Ｒα ＝∫ｐ０
１

Ｐ（ｐ（１，１） ｆ＞ｃ）ｄｐ（１，１） ＝

　　
∫ｐ０
１

（１－Ｌ（ｐ（１，１）））π（ｐ（１，１））ｄｐ（１，１）

∫
１

０
（１－Ｌ（ｐ（１，１）））π（ｐ（１，１））ｄｐ（１，１）

Ｒβ ＝∫
ｐ１

０
Ｐ（ｐ（１，１） ｆ≤ ｃ）ｄｐ（１，１） ＝

　　
∫
ｐ１

０
Ｌ（ｐ（１，１））π（ｐ（１，１））ｄｐ（１，１）

∫
１

０
Ｌ（ｐ（１，１））π（ｐ（１，１））ｄｐ（１，１





















）

（１４）

式中：ｆ为观测到的检测／隔离失败次数；Ｌ（ｐ（１，１））
为抽样特性函数，可由式（１５）确定：

６０１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １期 王康，等：故障样本量确定与分配一体化设计方案

Ｌ（ｐ（１，１））＝∑
ｃ

ｆ＝０
Ｃｆｎｐ

ｎ－ｆ
（１，１）（１－ｐ（１，１））

ｆ
（１５）

根据不等式约束 即 可 确 定 故 障 样 本 量

（ｎ（１，１），ｃ（１，１））：
Ｒα≤ α

Ｒβ≤
{ β

（１６）

３．２　样本分配
通过融合分布 πｆ（ｐ（１，１））确定顶层节点样本

量之后，考虑节点样本分配影响因子和故障模式

样本分配影响因子的差异，采用二次分配框架实

施对顶层节点样本的逐层分配，保证样本结构的

合理性及样本集的代表性，具体示意图如图 １
所示。

１）一次分配
基于样本结构的考虑，根据一体化设计模型

的构建过程，相邻层次间节点具备结构化特性，为

充分考虑节点在一体化设计模型中的结构特性

（即节点对应单元在系统结构模型中的影响作

用），可通过结构重要度 ＩＳ（ｌ＋１→ｌ）ｊ 进行描述。

定义１　结构重要度。假设节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）父节

点ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））的个数为ｒ（ｌ，ｍｌ），则用ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ表

示节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的第 ｊ（ｊ＝１，２，…，ｒ（ｌ，ｍｌ））个父节点，
在不考虑父节点自身 ＦＤＲ／ＦＩＲ的情况下，仅从层
次结构上分析ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ相对Ｎ（ｌ，ｍｌ）的结构重要
度，具体可通过式（１７）确定：
ＩＳ（ｌ＋１→ｌ）ｊ ＝Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１）－

　　Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝０）

　　Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｋ ＝１）＝

　　Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｋ ＝０）＝０．５，ｋ≠ ｊ （１７）

证明　在可靠性领域，结构重要度定义为［２３］

ＩΦ（ｉ）＝
１
２ｎ－１∑２ｎ－１［Φ（Ｘ Ｘｉ＝１）－

　　Φ（Ｘ Ｘｉ＝０）］ （１８）

式中：Ｘ＝｛Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ｝表示元件，每个元件 Ｘｉ
取值为０或 １；２ｎ－１表示除元件 Ｘｉ之外其余 ｎ－１
个元件的取值组合数；Φ（Ｘ）＝Φ（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ）
表示元件的结构函数，反映出系统的状态，取值为

０或１，Φ（Ｘ Ｘｉ＝１）表示第 ｉ个元件取值为 １时
的系统状态，Φ（Ｘ Ｘｉ＝０）表示第 ｉ个元件取值为
０时的系统状态。

参照定义式（１８），依据系统结构模型及对应
的一体化设计模型，得到父节点 ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））相对

于节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的结构重要度可以表示为

ＩＳ（ｌ＋１→ｌ）ｊ ＝ １
２ｒ（ｌ，ｍｌ）－１

·

　　 ∑
２ｒ（ｌ，ｍｌ）

－１

［Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１）－

　　Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝０）］ （１９）

式中：

Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１）＝

　　Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））

Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝０）＝

　　Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝０，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ）



















）

（２０）

系统结构模型中定义的 Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）），在基
于 ＨＢＮ 的 一 体 化 设 计 模 型 中 表 示 父 节 点
ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ＦＤＲ／ＦＩＲ变化而引起的节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）
ＦＤＲ／ＦＩＲ的变化情况，故有
Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）））＝Φ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ）））

（２１）
将式（２０）和式（２１）代入式（１９）中，得到

ＩＳ（ｌ＋１→ｌ）ｊ ＝ １
２ｒ（ｌ，ｍｌ）－１

·

　　 ∑
２ｒ（ｌ，ｍｌ）

－１

［Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ）
）－

　　Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝０，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ）
）］ （２２）

因结构重要度与具体节点的 ＦＤＲ／ＦＩＲ取值
无关，不妨设各节点 Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｋ＝０）＝１／２，

Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｋ＝１）＝１／２，则进一步得

Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））＝Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））／Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１ ＝１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））＝

　　Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１ ＝１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））

　　 Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１ ＝１）·
１

２ｒ（ｌ，ｍｌ）－[ ]１ （２３）

７０１
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将式（２３）代入式（２２）得到式（２２）等号右面
第１项为
１

２ｒ（ｌ，ｍｌ）－１
· ∑
２ｒ（ｌ，ｍｌ）

－１

Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））＝

　　 ∑
２ｒ（ｌ，ｍｌ）

－１

［Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））／

　　Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１）］＝
　　Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１）／
　　Ｐ（ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１）＝
　　Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝１） （２４）

同理，可得

１
２ｒ（ｌ，ｍｌ）－１

· ∑
２ｒ（ｌ，ｍｌ）－１

Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝０，

　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ－１，
　　ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＋１，…，ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｒ（ｌ，ｍｌ））＝

　　Ｐ（Ｎ（ｌ，ｍｌ） ＝１ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ＝０） （２５）

据此可得式（１７）的结构重要度计算公式。
证毕

为了充分考虑系统的结构特性，将基于

式（１７）得到的结构重要度作为样本分配影响因
子之一。事实上，由于节点 ＦＤＲ／ＦＩＲ并不是具体
的实值，而是具备先验分布形式，所以在求取结构

重要度时需要对其进行实值化。通过一体化设计

模型可以得到节点重要度的分布，本文取分布所

具有的均值 珋ＩＳ（ｌ＋１→ｌ）ｊ 实现节点重要度的实值化。

现有的测试性样本分配方法的研究中，选择

的样本分配影响因子多为故障率、故障严酷度、故

障危害度、故障扩散强度等，这些影响因子均可通

过 ＦＭＥＣＡ信息直接或间接得到，影响因子的选
择根据实际装备所处的具体阶段的不同进行动态

确定（根据 ＦＭＥＣＡ信息选择影响因子的指导原
则参见文献［１６］）。假设根据装备不同验证阶段
的 ＦＭＥＣＡ信息选定 ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ样本分配影响因
子为 Ｗｊｉ（ｉ＝１，２，…，ｗ，ｗ为选定样本分配影响因
子的数量），则依据分层抽样理论，结合多因子综

合分配方法
［１８］
，基于节点重要度和 ＦＭＥＣＡ信息

进行节点样本的分配。

ｎ（ｌ，ｍｌ，ｊ） ＝ｎ（ｌ，ｍｌ）·ζ（ｌ，ｍｌ，ｊ）

ζ（ｌ，ｍｌ，ｊ） ＝
Ｔ（ｌ，ｍｌ，ｊ）·珋Ｉ

Ｓ（ｌ＋１→ｌ）
ｊ ·∏

ｗ

ｉ＝１
Ｗｊｉ

∑
ｒ（ｌ，ｍｌ）

ｊ＝１
Ｔ（ｌ，ｍｌ，ｊ）·珋Ｉ

Ｓ（ｌ＋１→ｌ）
ｊ ·∏

ｗ

ｉ＝１
Ｗ













ｊｉ

（２６）

式中：ｎ（ｌ，ｍｌ）为节点 Ｎ（ｌ，ｍｌ）的样本量；ｎ（ｌ，ｍｌ，ｊ）、ζ（ｌ，ｍｌ，ｊ）
和 Ｔ（ｌ，ｍｌ，ｊ）分别为 ｐａ（Ｎ（ｌ，ｍｌ））ｊ的分配样本量、相对
权重和工作时间系数。

根据式（２６）可自上而下逐层实现基于节点
重要度权重系数的样本量，直至一体化设计模型

的底层节点，至此实现样本的一次分配过程。

２）二次分配
完成样本的一次分配后，需要将底层节点的

样本分配到节点的故障模式中。假设根据 ＦＭＥ
ＣＡ信息选择实施故障模式分配的影响因子个数
为 ｗ′，则构建第 ｊ（ｊ＝１，２，…，ｒ（Ｌ，ｍＬ））个故障模式

相对于节点 Ｎ（Ｌ，ｍＬ）的影响因子系数 Ｃｊ可以表
示为

Ｃｊ＝
∏
ｗ′

ｉ＝１
ｌｊｉ

∑
ｒ（Ｌ，ｍＬ）

ｊ＝１
∏
ｗ′

ｉ＝１
ｌｊｉ

（２７）

式中：ｌｊｉ为第 ｊ个故障模式的第 ｉ个影响因子
的值。

根据分层抽样理论，可通过式（２８）进行选定
底层节点向其故障模式的二次分配：

ｎ（Ｌ，ｍＬ，ｊ） ＝ｎ（Ｌ，ｍＬ）·Ｃｊ （２８）

３．３　故障样本量校正
基于样本集的充分性和代表性的考虑，由于

故障模式频数比的相对差异，在实施二次分配时

会存在故障模式频数比较低的故障模式分配样本

量为０，为了保证故障模式的覆盖性，对分配样本
量进行如下处理：

ｎ′（Ｌ，ｍＬ，ｊ） ＝１　　　　　 ｎ（Ｌ，ｍＬ，ｊ） ＜１

ｎ′（Ｌ，ｍＬ，ｊ） ＝［ｎ（Ｌ，ｍＬ，ｊ）］ ｎ（Ｌ，ｍＬ，ｊ）≥
{ １

（２９）

式中：［］表示四舍五入取整运算。

进一步可得校正后的故障样本量为 ｎ′（１，１） ＝

∑
ｒ（Ｌ，ｍＬ）

ｊ＝１
ｎ′（Ｌ，ｍＬ，ｊ）。

４　案例应用及分析

以某型导弹装备的二次电源为分析对象，其

主要组成单元为滤波器、电阻器、电源模块及电连

接器等。

１）一体化设计模型建立
基于图１实现二次电源系统结构模型到一体

化设计模型的转变，则一体化设计模型具备如

图２所示的结构特性。
Ｂａｙｅｓ网络条件概率的确定是实现 Ｂａｙｅｓ网

络模型推理的一个难点问题，通常由大量统计试

８０１
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　第 １期 王康，等：故障样本量确定与分配一体化设计方案

图 ２　二次电源系统一体化设计模型

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｍｏｄｅｌｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ

验及专家经验进行确定。考虑到导弹装备的特殊

性，必然测试性验证提供的数据是小样本的，故无

法通过大量统计试验确定条件概率。同时考虑到

专家经验的不确定性，本文采用文献［２４］提出的
多专家决策融合方法进行确定，一体化设计模型

有如表１所示的 ＣＰＴ。
限于篇幅，以表 １中虚线矩形框的条件概率

Ｐ（Ｎ（１，１） Ｎ（２，１）＝１，Ｎ（２，２）＝１，Ｎ（２，３）＝１，Ｎ（２，４））为
例，３个领域专家以知识矩阵的形式给出其知识

表 示，分 别 为 Ａ１ ＝
０．１７ ０．０５
０．８３ ０．[ ]９５，Ａ２ ＝

０．１３ ０
０．[ ]８７ １

，Ａ３＝
０．１８ ０．０７
０．８２ ０．[ ]９３。

根据各专家权重系数（０．３５，０．４５，０．２）进行
融合，得到融合后的知识矩阵为

Ａ [＝
０．１５４ ０．０３２
０．８４６ ０． ]９６８

　　不同取值组合下的知识矩阵类似可以确定，
即可完全确定 ＣＰＴ，完成一体化设计模型的建立。

２）先验信息处理
在研制、生产和使用阶段，二次电源系统具备

一定的可用的先验信息，可通过式（３）～式（９）对
成败型数据和专家信息进行处理。

以节点Ｎ（２，３）为例，继承先验超参数来源于历
史装备试验信息。在历史装备电源模块测试性验

证试验中，共注入 ５８次故障，正确检测故障
５２次，未能成功检测故障 ６次，根据 Ｈａｒｔ采用的
经验 Ｂａｙｅｓ方法，现有装备相当于进行了历史装
备６０％的试验次数［２５］

，即继承先验超参数为

ａ ＝５２×０．６＝３１．２，ｂ ＝６×０．６＝３．６。由于继
承先验存在，则专家信息转化方式为成败型数据

形式，现有３位测试性领域专家以区间估计形式
给出了电源模块在置信度测试性指标估计，分别

为［０．８５，０．９３］、［０．８７，０．９３］及［０．８６，０．９４］，对
应专家的权重为（０．３５，０．４５，０．２），根据式（９）得
到融合专家信息的等效成败型数据为（２１１，２１），基
于式（４）结合当前装备电源模块的成败型数据则
得到 Ｎ（２，３）自先验 π（ｐ（２，３））＝Ｂｅｔａ（ｐ（２，３）；２４６．２，
２７．６）。

其他各节点自先验分布可类似确定，具体结

果如表２所示。
表 １　一体化设计模型的 ＣＰＴ

Ｔａｂｌｅ１　ＣＰＴｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｓｉｇｎｍｏｄｅｌ

Ｎ（２，１） ０ １

Ｎ（２，２） ０ １ ０ １
Ｎ（２，３） ０ １ ０ １ ０ １ ０ １
Ｎ（２，４） ０ １ ０ １ ０ １ ０ １ ０ １ ０ １ ０ １ ０ １

Ｎ（１，１）



０

１

表 ２　节点先验信息

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｎｏｄｅ

节点
继承先验超参数 专家信息融合

ａ ｂ 估计类型 转化形式
成败型数据

自先验超参数

ａ ｂ

Ｎ（１，１）
点估计型

ｐ^＝０．９２１

Ｂｅｔａ分布
ａｔ＝１１．００９
ｂｔ＝０．９４５

（１０，１） ２０．００９ １．９４５

Ｎ（２，１）
点估计型

ｐ^＝０．９１３

Ｂｅｔａ分布
ａｔ＝９．９１０
ｂｔ＝０．９４４

（２０，２） ２７．９１０ ２．９４４

Ｎ（２，２）
点估计型

ｐ^＝０．９２７

Ｂｅｔａ分布
ａｔ＝１２．０３０
ｂｔ＝０．９４７

（２４，０） ３６．０３０ ０．９４７

Ｎ（２，３） ３１．２ ３．６
区间估计型

［０．８６１，０．９３２］
成败型数据

（２１１，２１）
（２８，３） ２４６．２ ２７．６

Ｎ（２，４）
点估计型

ｐ^＝０．９３２

Ｂｅｔａ分布
ａｔ＝１３．０３７
ｂｔ＝０．９５１

（３０，２） ４１．０３７ ２．９５１

９０１
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　　３）顶层节点融合分布确定
根据式（１２）和式（１３）结合 ＭｏｎｔｏＣａｒｌｏ抽样

拟合方法，可得到节点 Ｎ（１，１）的 传递先验为
Ｐ（Ｎ（１，１）＝１）＝Ｂｅｔａ（ｐ（１，１）；３２６．１５５，３４．２４７），根
据式（７）计算其信息熵 Ｈ（Ｐ（Ｎ（１，１） ＝１））＝
－２．１４６。
从表 １中能得到所确定的节点 Ｎ（１，１）的自先

验 π（ｐ（１，１））＝Ｂｅｔａ（ｐ（１，１）；２０．００９，１．９４５），其信
息熵 Ｈ（π（ｐ（ｌ，ｍｌ）））＝－１．４９４，通过式（１１）进一

步得到融合权重系数 ε（ｓ）（１，１）＝０．４１，ε
（ｄ）
（１，１）＝０．５９，

结合式（１０）最终得到节点 Ｎ（１，１）的融合分布为
πｆ（ｐ（１，１））＝Ｂｅｔａ（ｐ（１，１）；２００．６３５，２１．００３）。３种
先验分布的概率密度曲线如图３所示。

４）样本量确定
设承制方和使用方给出的测试性设计指标要

求值分别为 ｐ０＝０．９５，ｐ１＝０．９０及双方风险要求
α＝β＝０．１。则根据式（１４）～式（１６），以及图２

图 ３　节点 Ｎ（１，１）不同先验分布概率密度曲线

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｉｏｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｎｏｄｅＮ（１，１）

所给出的样本确定流程即可得到（ｎ（１，１），ｃ（１，１））＝
（４７，０），即顶层节点 Ｎ（１，１）样本量为 ４７。同时得
到实际承制方风险 αｒ＝０．００２８６，实际使用方风
险 βｒ＝０．０９７０，满足指标要求。

以经典测试性验证方案对样本进行确定，得

到的验证方案为（１８７，１３），以传统 Ｂａｙｅｓ测试性
验证方案确定的样本为（１１４，８）［２６］。可见，通过
本文一体化设计模型得到的样本量有效降低，这

正是由于考虑了各层次结构的先验信息，增加了

对顶层节点的认知程度，增加了顶层节点融合分

布的可信度，进一步保证样本确定的合理性。

５）样本分配
根据式（１７）确定节点 Ｎ（２，１）、Ｎ（２，２）、Ｎ（２，３）和

Ｎ（２，４）相对于节点 Ｎ（１，１）的结构重要度，并进行实

值化，则得到：珋ＩＳ（２→１）１ ＝０．３２８，珋ＩＳ（２→１）２ ＝０．２７８，
珋ＩＳ（２→１）３ ＝０．３６４，珋ＩＳ（２→１）４ ＝０．２９７。

根据使用阶段 ＦＭＥＣＡ信息、节点及各节点
故障模式相关信息，具体如表 ３所示。针对节点
而言，节点样本分配与故障率 λｐ和节点危害度
Ｄｊ（由节点故障模式危害度 Ｄｊｉ构成）相关，而由危
害度计算公式 Ｄｊ＝αｊβｊＳｊλｐｔ可得故障率 λｐ因素
包含于 Ｄｊ中，故无需重复考虑 λｐ作为节点分配
影响因子，故考虑节点危害度 Ｄｊ及结构重要度
珋ＩＳ（２→１）ｊ 作为节点分配的影响因子。因此，可以基

于式（２６）实现对节点样本量的一次分配，节点分
配结果如表４所示。

在实现节点样本量的一次分配之后，需要将

底层节点样本量分配给其故障模式。根据 ＦＭＥ
ＣＡ信息，故障模式可以通过故障模式危害度 Ｄｊｉ、
故障影响 Ｉｊ及故障模式被检测难度评分等级Ｅｊ
进行表征，因此选择Ｄｊｉ、Ｉｊ和Ｅｊ作为故障模式分

表 ３　二次电源系统 ＦＭＥＣＡ信息

Ｔａｂｌｅ３　ＦＭＥＣＡｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ

节点
故障率 λｐ／

（１０－６ｈ－１）

故障模式 Ｍ

标识码 模式名称

故障模式

频数比 αｊ／％
故障模式

影响概率 βｊ

故障模式

危害度 Ｄ①ｊｉ

故障影响

（扩散度）Ｉ②ｊ

被检测难度

评分等级 Ｅ②ｊ

Ｎ（２，１） ３．０４２
ＭＮ（２，１）１ 短路 ２０ １　 ４．２５９ ４ ２
ＭＮ（２，１）２ 退化 ８０ ０．１ １．４６０ ４ ５

Ｎ（２，２） ０．１３９
ＭＮ（２，２）１ 开路 ９２ １　 ０．３８４ ３ ２
ＭＮ（２，２）２ 参漂 　８ ０．５ ０．０１７ ３ ４

Ｎ（２，３） １０．５１６　

ＭＮ（２，３）１ 退化 ３５ ０．１ ２．５７６ ５ ５
ＭＮ（２，３）２ 低温不启动 １０ ０．１ ０．７３６ ５ １
ＭＮ（２，３）３ 漏气 １５ ０．１ ０．９４６ ５ ３
ＭＮ（２，３）４ 开路 １５ １　 １１．０４２　 ５ ２
ＭＮ（２，３）５ 短路 ２５ １　 １８．４０３　 ５ １

Ｎ（２，４） ０．３６６
ＭＮ（２，４）１ 接触不良 ８０ ０．８ １．６４０ １ ２
ＭＮ（２，４）２ 开路 ２０ １　 ０．５１２ １ ２

　　注：①指故障模式危害度，通过文献［１３］求解；②指本文以扩散度表征故障影响，可通过文献［２７］求解。

０１１
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表 ４　不同样本分配方式结果对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｍｐｌｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

节点 故障模式 Ｍ

基于故障率的

样本分配［１２］

基于危害度的

样本分配［１３］

基于故障属性的

样本分配［２７］

基于多因子的

样本分配［１５］

一体化设计

方案

节点 故障模式 节点 故障模式 节点 故障模式 节点 故障模式 节点 故障模式

Ｎ（２，１）
ＭＮ（２，１）１ １０

２
６

４
８

４
１（２）

０（１）
６

３
ＭＮ（２，１）２ ８ ２ ４ １ ３

Ｎ（２，２）
ＭＮ（２，２）１ １（２）

１
０（２）

０（１）
１（２）

１
０（２）

０（１）
０（２）

０（１）
ＭＮ（２，２）２ ０（１） ０（１） ０（１） ０（１） ０（１）

Ｎ（２，３）

ＭＮ（２，３）１ １２ ３ ８ １６ ９
ＭＮ（２，３）２ ４ １ １ ５ １
ＭＮ（２，３）３ ３５ ５ ３８ １ ３７ ２ ４６ ７ ３９ ２
ＭＮ（２，３）４ ５ １２ １４ ７ １５
ＭＮ（２，３）５ ９ ２１ １２ １１ １２

Ｎ（２，４）
ＭＮ（２，４）１ １（２）

１
３

２
１（２）

１
０（２）

０（１）
２（３）

２
ＭＮ（２，４）２ ０（１） １ ０（１） ０（１） ０（１）

　　注：（·）内数字为基于式（２９）校正后的样本量。

配的影响因素，然后基于式（２７）和式（２８）实现底
层节点样本量向故障模式的二次分配，具体分配

结果见表４，同时给出了不同分配方案的分配结
果，进行对比分析（表 ４中最初分配样本均基于
本文得到的样本量４７）。

６）结果分析
① 基于故障率的样本分配方案由于考虑因

素过于单一，一旦存在故障率数据不准确的问题，

将会导致分配结果不合理。

② 基于危害度的样本分配方案考虑了故障
模式危害度因素，本节已分析故障模式危害度因

素包含了故障率因素，很好地解决了单元故障率

低但危害度较大时样本分配的均衡问题，避免样

本分配失衡造成测试性验证评估结论的置信度降

低。由表 ４可以得到，基于危害度的分配方案较
之基于故障率的分配方案而言样本分配更为

均衡。

③ 事实上，基于危害度的样本分配方案已将
危害度和严酷度纳入样本分配影响因子中，基于

故障属性的样本分配方案可认为是在基于危害度

的样本分配方案基础上进一步将故障扩散强度和

故障模式发生时的被检测难度纳入分配因子的范

畴，使得样本集具备更强的代表性，这一点可通过

对比分析表４基于故障属性的样本分配方案和基
于危害度的样本分配方案分配结果的构成中

看出。

④ 基于多因子的样本分配方案同时将故障
率、故障模式数、故障模式危害度及故障扩散强度

考虑在内，但是由于危害度的确定已经包含故障

率因素，而同时又将故障率作为单独的影响因子，

导致故障率高的单元会分配大量的样本，故障率

小的单元会分配更小的样本，严重造成样本结构

的失衡，这一点亦可通过表 ４基于多因子的样本
分配结果进行印证。故障率高的 Ｎ（２，３）节点具备
几乎所有的样本，分配样本量为 ４６，造成样本代
表性不足，但是多因子分配的思想是值得借鉴的，

对于多因子的选择应当避免因子间的重复或者冲

突，以免造成分配结果的不合理。事实上，基于故

障属性的样本分配方案可以看成是一种基于多因

子的分配方案，因子即为组成故障属性的危害度、

故障扩散强度及故障被检测难度。

⑤ 本文提出的故障样本量确定与分配一体
化设计模型，首先，能充分体现系统的结构，并能

充分运用系统结构模型中各单元蕴含的先验信

息，能够实现样本量的确定，保证样本量确定的准

确性，同时达到减少样本量的目的，这一点是其他

样本分配方案所不具备的。其次，分配方案能充

分体现系统级结构特征，能够表征下层父节点

（下层单元）相对于上层节点（上层单元）的结构

重要度，本文采用二次分配法，对节点样本量的分

配因素和故障模式样本量的分配因素进行了区

分：ａ．从 ＦＭＥＣＡ信息中能得到节点层次的样本
分配有关的因素为故障率和节点危害度，考虑节

点危害度包含故障率信息，所以基于多因子分配

的思想选用节点危害度和节点结构重要度作为节

点样本分配因子，实施一次分配，如此即充分体现

了样本的结构特性。ｂ．同样，基于样本集的代表
性考虑，根据 ＦＭＥＣＡ信息分析影响故障模式分
配的因子，将故障模式危害度、故障扩散强度和故

障被检测难度纳入故障模式分配因子，在此基于

多因子分配思想实现节点样本量向故障模式样本

量的二次分配。最后，考虑故障模式的相对影响
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差异造成的分配样本量为 ０的情形，基于样本集
的充分性考虑，给出了样本修正方案，实现样本的

最终确定及分配。

⑥ 一次分配基于节点危害度和节点重要度
进行分配，由于节点Ｎ（２，３）的结构重要度高于其他
节点，从表４中可以看出其分配的样本量略多于
单独基于危害度的分配方式，同时也多于其他样

本分配方案（由于多因子分配方案存在分配因子

冲突，下文对比均不含此方案），说明节点 Ｎ（２，３）
结构重要度的引入，需要更多的样本量对其进行

测试性验证试验，这和实际情形完全相符，危害度

和重要度更高的单元所对应的节点，必然需要更

充分的样本对其实施验证，保证分配的合理性；二

次分配基于故障模式危害度、故障扩散强度和故

障被检测难度的样本分配因子实施多因子分配，

由于考虑了故障模式的各项表征，使得故障模式

的分配相较于其他分配方式而言更为均衡，保证

了故障模式集的代表性，进一步通过给出的分配

校正方案，对由于分配因子相对差异造成的故障

模式分配样本为０的情形，对其进行校正，保证了
故障模式集的覆盖性。如此通过二次分配方案，

首先能保证分配到节点样本量的合理性，其次能

保证分配到故障模式集的样本具备代表性和覆盖

性，减少了主观的判断和干预，例如对节点 Ｎ（２，２）
而言，节点分配样本量为 ０，这是由于其危害度和
结构重要度的综合相对差异较其他节点差距过大，

进而导致分配故障模式均为０，在进行测试性验证
时无法覆盖，通过本文方法后即可实现其覆盖性。

因此，由于考虑因素的充分性及分配结构的

进一步完善，使得样本分配结果更具代表性，能更

好地指导和帮助测试性验证试验的实施，进而为

增加评估结论置信度奠定基础。

５　结　论

本文针对测试性验证中样本确定和分配２个
环节未能建立联系，以及现有分配方式对影响因

子选择未能有统一框架的问题，提出了一种基于

ＨＢＮ的故障样本量与分配一体化设计方案。
１）该方案基于系统结构模型将样本量确定

和分配纳入统一的模型框架中，充分考虑了系统

的结构层次特性，工程适用性更强。

２）充分运用系统各单元的先验信息，通过逐
层融合推理确定顶层融合分布，基于给定样本量

确定流程实施样本量的确定，一定程度上能达到

降低故障样本量的目的。

３）通过定义一体化设计模型中的结构重要

度，将其纳入样本分配的影响因子之中，构建样本

确定和样本分配的联系，使得样本分配结构更加

合理；充分考虑 ＦＭＥＣＡ信息，考虑到分配层次的
不一，节点（单元）样本分配影响因子和故障模式

样本分配影响因子选择不同，节点层次更加侧重

于节点自身的影响，包括节点重要度及节点危害

度影响，故障模式层次则更加注重故障模式的表

征，通常有故障模式危害度、故障扩散度及故障被

检测难度等影响因素，因此选用节点样本分配和

故障模式样本分配的二次分配框架，保证了样本

结构的合理性和分配样本集的代表性以及覆

盖性。

４）根据分配结果对样本量进行校正，确定最
终验证试验样本量，能保证故障模式的覆盖性，为

测试性指标评估奠定基础。
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ｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，１９９０，３９（２）：１４０１４４．

［２６］张西山，黄考利，闫鹏程，等．基于验前信息的测试性验证试
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本分配方案［Ｊ］．测试技术学报，２０１４，２８（２）：１０３１０７．

ＤＥＮＧＬ，ＸＵＡＱ，ＺＨＡＯＸＬ．Ａｌｌｏｃａｔｉｏｎｐｌａｎｆｏｒｓａｍｐｌｅｓ
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　作者简介：

　王康　男，博士研究生。主要研究方向：装备测试性设计、验证

与评估。

史贤俊　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：导弹自

动测试技术，装备测试性设计、验证与评估。
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ｐｌｅｓｉｚｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄａｌｌｏｃａｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｎｏｄｅ’ｓｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｉ
ｃａｔｏｒｓｗａｓｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｆｕｓｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｏｐｌｅｖｅｌｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｂｅｕｓｅｄｔｏ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈａｆａｕｌｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌＢａｙｅｓｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，
ｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｗａｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄａｓｔｈｅｓａｍｐｌｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒ．Ａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ，ｔｈｅｆａｉｌ
ｕｒｅｍｏｄｅｓ，ｅｆｆｅｃｔａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ（ＦＭＥＣＡ）ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗａｓｕｓｅｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｓａｍｐｌｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎ
ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｏｆｔｈｅｎｏｄｅｓａｎｄｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓ．Ｔｈｅｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ｎｏｄｅｓａｎｄｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｉｍｐｌｅｍｅｎｔｔｈｅｓａｍｐｌｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓｗａｓ
ｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｔｈｒｏｕｇｈａｃｔｕａｌｃａｓｅｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｏｔｈｅｒｓａｍｐｌｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｓ，ｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｓｃｈｅｍｅｃａｎｆｕｌｌｙｃｏｎｓｉｄｅｒｔｈｅｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｉｔｓｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ａｎｄｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ
ｄｅｓｉｇｎｆｏｒｆａｕｌｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄａｌｌｏｃａｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｅｎｓｕｒｅｓｔｈｅｒｅａｓｏｎａｂｌｅｓａｍｐｌｅｓｉｚｅａｎｄａｌｌｏｃａ
ｔｉｏｎｗｉｔｈｂｅｔｔｅｒｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａｂｉｌｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ；ｆａｕｌｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅ；ｓａｍｐｌｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎ；ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌＢａｙｅｓｎｅｔｗｏｒｋ；ｐｒｉ
ｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７２４１３：５７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７２４．１３１５．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｘｊａａ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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基于阈值的激光雷达 Ｋ均值聚类算法
夏显召，朱世贤，周意遥，叶茂，赵毅强

（天津大学 微电子学院，天津 ３０００７２）

　　摘　　　要：针对同一距离不同目标的激光雷达全波形回波数据聚类准确率低的问题，
在分析 Ｋ均值聚类算法原理的基础上，提出了一种基于阈值的 Ｋ均值聚类算法。首先，利用
强度信息对距离信息进行标定，使用强度信息作为特征进行聚类以区分同距离的不同目标。

然后，利用阈值限定聚类中心间的最小距离，提高聚类准确率。最后，搭建了扫描验证平台进

行平移和旋转成像，对算法有效性进行验证。通过不同颜色目标和模拟道路回波数据聚类实

验表明，在不同阈值的情况下，提出的基于阈值的 Ｋ均值聚类算法的聚类准确率均在 ９０％以
上，相比于无阈值的 Ｋ均值聚类算法准确率提升 １０％以上，能够有效进行目标聚类和模拟道
路提取。

关　键　词：激光雷达；全波形；阈值；Ｋ均值算法；聚类准确率
中图分类号：ＴＮ９５８．９８；ＴＮ９１１．７４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１１５０７

　　脉冲式激光雷达是一种主动式探测技术，基
于飞行时间（ＴｉｍｅｏｆＦｌｉｇｈｔ，ＴＯＦ）算法，利用发射
和接收激光脉冲之间的时间差来进行目标距离的

计算
［１］
，被广泛用于自动驾驶、地形测绘和导航

制导等领域。全波形激光雷达可以获取探测目标

脉冲回波的全波形信息，不仅能够利用回波信息

计算距离，还能获得回波信号的强度信息和功率

积分信息
［２］
。激光雷达的回波强度信息能够反

映目标的反射特性，主要包括目标的表面粗糙度、

纹理以及面积大小等。因此，激光回波强度信息

对于目标的探测和识别具有重要的研究价值
［３］
。

利用 Ｋ均值聚类算法对激光雷达 ３Ｄ点云数
据进行聚类是一种常见的激光雷达点云数据处理

方法。２００７年，Ｍｉｌｉａｒｅｓｉｓ和 Ｋｏｋｋａｓ［４］提出过基于

数字高程差（ＤＳＭ）的 Ｋ均值聚类算法对建筑物

进行聚类。２０１０年，Ｓａｎｄｅｅｐ等［５］
提出了一种改

进的利用 Ｋ均值算法对树冠进行聚类的方法，但

是由于缺乏实地库存数据，没有进行有效的定量

验证。２０１０年，Ｓａｍｐａｔｈ和 Ｓｈａｎ［６］提出了一种基

于模糊 Ｋ均值算法来通过空中激光雷达点云数
据对多面体建筑物屋顶进行聚类。２０１１年，龚亮
等

［７］
使用 Ｋ均值聚类算法利用机载激光雷达点

云数据的强度信息对道路进行提取，能够分离出

道路轮廓。２０１４年，Ｋｏｎｇ等［８］
在提出了一种 Ｋ

平面聚类算法来对建筑屋顶进行了划分，优化了

模糊 Ｋ均值算法。２０１５年，ＤíａｚＶｉｌａｒｉｏ等［９］
基

于路面粗糙度的信息对沥青和石头２种不同的路
段使用 Ｋ均值聚类算法进行聚类，其聚类结果能
够较好地分辨出 ２种不同的路段，但是仅限于沥
青和石头 ２种特定的材料。２０１５年，Ｋａｓｈａｎｉ和

Ｇｒａｅｔｔｉｎｇｅｒ［１０］使用 Ｋ均值聚类算法来对房屋受损

信息进行聚类，测试成功率达到了 ８０％。Ｃｈｅｎ
等

［１１］
利用３Ｄ点云数据使用 Ｋ均值聚类算法对

岩体表面不连续方向进行了自动提取。２０１８年，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001013&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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Ｃｈｕｙｅｎ等［１２］
利用 Ｋ均值聚类算法对沼泽的 ３Ｄ

数据进行了聚类，其成功聚类点数能够达到

８８％。２０１８年，Ｒｅｎａｔｏ等［１３］
利用 Ｋ均值算法与

主成分分析（ＰＣＡ）算法结合来对房屋的边缘与非
边缘进行聚类，其非边缘类的聚类准确率能够达

到 ９２％，边缘类的准确率在６２％ ～９８％。２０１８
年，Ｎｉｍａ等［１４］

采用机载激光雷达的高程信息和

回波强度信息对土地覆盖进行聚类提取。

大多 Ｋ均值聚类算法都是利用激光雷达点
云数据的三维空间坐标信息。由于 Ｋ均值聚类
算法受到初始聚类的数量、初始聚类中心的选择

和样本排列顺序等相关因素的影响，其聚类准确

率还有待提高。为了提高 Ｋ均值聚类算法的聚
类准确率，本文提出了一种基于回波强度阈值的

Ｋ均值聚类算法，并通过仿真数据和实测数据进
行验证。

１　基于阈值的 Ｋ均值聚类算法模型

１．１　算法基本原理
Ｋ均值聚类算法是在无样本类别和其他先验

知识的情况下利用样本特征来把具有相同和相似

特征的样本进行聚类的方法。给定样本集 Ｘｓ＝
｛Ｘｓ１，Ｘ

ｓ
２，…，Ｘ

ｓ
ｎ｝，其中 ｎ为样本总数，Ｘ

ｓ
１ ＝（ｘ１，

ｘ２，…，ｘｍ）为每个样本的 ｍ个特征。分类之后每
一个类会存在一个虚拟的聚类中心 ｕｉ，ｕｉ为第 ｉ
类的样本均值。Ｋ均值聚类算法进行相似性的欧
氏距离计算来对样本进行分类，其目标是使最小

化平方误差最小，最小化平方误差计算式为

Ｅ＝∑
ｋ

ｉ＝１
∑
Ｘｓ∈Ｃｉ

Ｘｓ－ｕｉ
２
２ （１）

式中：Ｃｉ为第 ｉ个分类的集合；ｋ为需要分类的类
别数。Ｅ在一定程度上代表了样本围绕各聚类中
心的紧密度，Ｅ越小分类样本相似度越高。初始
聚类数目、聚类中心和样本的遍历顺序等因素都

会影响 Ｋ均值聚类算法的准确率。
为了使用高斯回波信号的强度信息来对目标

进行分类，需要将回波强度归一化后映射到同一

参考系中，使得回波强度能更准确地反映目标的

反射特性。大多数物体遵循朗伯反射定律，并且

发射光源为点光源，目标被视为扩展目标，所以这

里使用朗伯反射定律对角度进行归一化
［１５］
。

根据式（２）对激光雷达回波强度值进行归
一化：

Ｖ＝η
ＶｃＬ

２Ｇ０
Ｌ２０Ｇ

（２）

式中：Ｖ为归一化后的强度值；Ｌ为目标的距离；Ｇ
为实际探测器电路的增益；η为矫正系数；Ｖｃ为

实测电压值；Ｇ０为标准增益；Ｌ０为标准距离；标准
角度是０°。

归一化后的强度值与目标的距离和角度没有

关系，仅与目标类型有关，并且同一目标的回波强

度在较小范围内波动，不同目标的回波强度相差

较大，所以可以对归一化后的强度值进行聚类，将

同一目标的回波强度值划分为一种类型。

１．２　算法流程
基于阈值的 Ｋ均值聚类算法实现流程如图 １

所示。

步骤１　将所有的样本输入，并事先设定好
需要聚类的类别数量和聚类中心之间的距离阈

值，并设定好最大迭代次数。

步骤２　随机挑选 ｋ个样本作为初始的聚类
中心。

步骤３　遍历各个样本到每个聚类中心的欧
氏距离，并将样本分为最小欧氏距离所对应的类。

步骤４　重新计算各个类中所有样本的平均
值作为新的聚类中心。

图 １　基于阈值的 Ｋ均值聚类算法流程图

Ｆｉｇ．１　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｒｅｓｈｏｌｄｂａｓｅｄＫｍｅａｎｓ

ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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步骤５　计算各个类别中的各个样本到所有
聚类中心的距离并将其划分到距离最小的类中，

将原类中的样本删除。

步骤６　循环计算每个聚类中心与其他聚类
中心间的距离，判断其与阈值关系，如果大于等于

阈值则退出循环；如果小于则将２个聚类合并，将
分散程度最大的类别的最大值和最小值分别作为

新的聚类中心重新迭代，直到符合条件为止。

步骤７　若迭代次数大于最大迭代次数则减
小阈值回到步骤２重新运算。

关于阈值的设定，为了保证能够顺利聚类输

出，各聚类中心之间的距离总和需要小于等于样

本数据的最大值与最小值之差 Ｄ，所以设定的阈
值 ｄ与分类数 ｎ的乘积不能大于 Ｄ。在聚类数目
一定的情况下，阈值设定在符合上述条件的情况

下越小越容易聚类输出，阈值越大，聚类的条件更

加严格，算法迭代的次数也会增加，准确率会提

高。所以将初始阈值设定为 ｄ＝Ｄ／ｎ。为了防止
不能聚类时的死循环，设定一个最大迭代次数

ＮＵＭ，当仿真迭代次数等于 ＮＵＭ以后还未进行
聚类输出则聚类终止，减小阈值重新仿真，直到找

到能够顺利进行聚类。

２　算法仿真
利用 ＭＡＴＬＡＢ软件仿真分析所提出的基于

阈值的 Ｋ均值聚类算法结果与无阈值的 Ｋ均值
聚类算法结果。

２．１　聚类仿真结果
用 ＭＴＡＬＡＢ随机产生 ５００个范围在 １００～

２００之间的随机数，假定各类范围无重叠，将所有
随机数标记为４类：大小在１００～１２５之间的为第
１类，大小在 １２６～１５０之间的为第 ２类，大小在
１５１～１７５之间的为第 ３类，大小在 １７６～２００之
间的为第 ４类。利用无阈值的 Ｋ均值聚类算法
与基于阈值的 Ｋ均值聚类算法进行聚类，设定
２种算法初始随机选择的聚类中心相同，并且第
一次迭代中样本的计算顺序相同。由于样本是随

机产生的，在样本数量比较大时，根据随机理论，

第１类样本的聚类中心在样本均值附近，也就是
１１２．５附近，第 ４类样本的聚类中心在 １８７．５附
近，此时要求阈值的最大值不能大于 ２５，否则将
无法进行聚类输出。此实验的初始阈值设定为

２５，最终最优阈值为 ２２，这符合对阈值的约束条
件和预期，样本能够顺利进行聚类。

聚类仿真结果如图２所示。
图２中，值为 １．０的点代表聚类结果与原始

图 ２　聚类仿真结果

Ｆｉｇ．２　Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

类别不一致，０代表聚类结果与原始类别一致。
无阈值的 Ｋ均值聚类算法的迭代次数为 ８，单次
聚类准确率为８３．６％；基于阈值的 Ｋ均值聚类算
法的迭代次数为 １８，单次聚类准确率为 ９５．２％，
与无阈值的 Ｋ均值聚类算法所得准确率相比提
升了１１．６％。从仿真结果可以看出，基于阈值的
Ｋ均值聚类算法的准确率与无阈值的 Ｋ均值聚类
算法的准确率相比有了较大提升。

２．２　算法准确率随阈值变化的关系
由于 Ｋ均值聚类算法初始聚类中心的选择

会对聚类的准确性产生影响，利用 ＭＡＴＬＡＢ软件
对于每一个阈值仿真 ５００次计算平均聚类准确
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率，阈值从 ２开始，以 ２为步进，到 ２２结束，每次
仿真随机选择不同的初始聚类中心，对 ４种类别
的情况进行仿真，结果如图３所示。

从图３中可以看出，提出的基于阈值的 Ｋ均
值聚类算法的平均聚类准确率均在 ９０％左右，并
且随着阈值的增大，聚类准确率逐渐提升，当阈值

为２２时，聚类准确率达到了 ９４．５％。当阈值等
于０时，平均聚类准确率为无阈值的 Ｋ均值聚类
算法所得结果，约为８０％，由此可见，提出的基于
阈值的 Ｋ均值聚类算法能够很好地提升 Ｋ均值
聚类算法的聚类准确率，相比无阈值的 Ｋ均值聚
类算法可以提升１０％以上。

图 ３　聚类准确率与阈值的关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ

ａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

３　实测实验验证

为了实测提出算法的有效性，搭建了脉冲激

光雷达点扫描成像平台，如图４所示，所使用的激
光波长为９０５ｎｍ，模数转换器（ＡＤＣ）采样频率为
２ＧＨｚ，图５为脉冲激光雷达扫描方式示意图。

点扫描成像平台由移动平台和旋转支架构

成，并由信号采集平台对回波信号进行采集。通

过移动平台可以使激光雷达探测模块在水平和竖

直方向上移动，利用旋转支架可以使激光雷达探

图 ４　扫描平台

Ｆｉｇ．４　Ｓｃａｎｎｉｎｇｐｌａｔｆｏｒｍ

图 ５　扫描平台的扫描方式

Ｆｉｇ．５　Ｓｃａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｓｃａｎｎｉｎｇｐｌａｔｆｏｒｍ

测模块进行旋转扫描。

３．１　不同颜色目标聚类实验
在激光雷达点云数据聚类的很多实际应用场

景中，例如道路线识别和交通标识牌识别，颜色差

异是比较大的。但是考虑到实际使用中标记线的

磨损，标识牌的老化等因素对出现颜色对比不明

显的情况。在这种情况下，无阈值的 Ｋ均值聚类
算法缺少对聚类中心之间的距离约束就会产生比

较明显的误差，相近数值被错误聚类的概率会明

显提高。为了验证这个想法，本文设计了多色板

回波数据聚类实验。

采用点扫描激光雷达成像平台进行回波强度

聚类实验，图６为目标的实物图，目标为８种不同

图 ６　目标实物图

Ｆｉｇ．６　Ｐｈｏｔｏｏｆａｃｔｕａｌｔａｒｇｅｔ
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颜色的色板，尺寸为 ３ｃｍ×６ｃｍ。在水平和竖直
位置均匀移动平台支架来进行平移扫描，其中水

平位移步进为１ｃｍ，水平采样点共 １２个，竖直位
移步进为１ｃｍ，竖直采样点共 １２个，这样回波强
度值可以构成一个１２×１２的矩阵，每块色板对应
一个６×３的回波阵列，利用信号采集平台采集全
波形数据，对收集到的回波强度进行 Ｋ均值聚类
算法分析。图７和图８为无阈值的 Ｋ均值聚类算
法和基于阈值的 Ｋ均值聚类算法的聚类结果。
因为无阈值的聚类算法对于聚类中心之间距离没

有约束，所以为了更突出两者之间的差异，选取了

一个错误非常严重的无阈值聚类结果与本文提出

的基于阈值的 Ｋ均值聚类算法的结果相对比。
实际每次聚类结果中错误都是不相同的，３次仿
真实验的错误结果如图７所示。

Ｋ均值聚类算法的效果受聚类的数量，初始
聚类中心以及样本排序等因素的影响。当样本数

值之间没有明显界限时，很容易出现聚类错误。

因为每次的初始聚类中心的选择是随机的，因此

图 ７　无阈值的 Ｋ均值聚类算法结果

Ｆｉｇ．７　ＴｈｒｅｓｈｏｌｄｆｒｅｅＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｒｅｓｕｌｔｓ

每次聚类的结果都是有差异的，只有当各个色板

对应的回波区域的聚类结果为同一种颜色并且不

同色板之间的颜色不相同时才算正确聚类输出。

图８是基于阈值的 Ｋ均值聚类算法的聚类
结果，由于图６中 ２块颜色接近黑色的板块的回
波数据相近，经过仿真发现，阈值设定为５是能够
顺利将聚类进行输出，大于 ５时将会超过最大迭
代次数无法聚类输出。利用基于阈值的 Ｋ均值
聚类算法的所有仿真结果均如图 ８所示，各个颜
色板能够成功聚类输出。从实验结果可以看出，

利用基于阈值的 Ｋ均值聚类算法能够有效进行
激光雷达回波聚类。

图 ８　基于阈值的 Ｋ均值聚类算法结果

Ｆｉｇ．８　ＴｈｒｅｓｈｏｌｄｂａｓｅｄＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｒｅｓｕｌｔ

３．２　模拟道路提取实验
搭建模拟道路目标平台，图 ９是模拟道路路

线，激光雷达竖直方向位移每次步进２ｃｍ，纸板的
实际竖直长度为１８ｃｍ，因此纸板上每一列扫描可
以得到９个激光扫描点，水平位置扫描角度以 ５°
为步进从 －３５°到 ＋３５°来进行回波强度采集，所
以水平一行可以得到１５个数据扫描点，总共得到
１２行１５列的激光扫描阵列，其中每一条道路线
由２列扫描点组成，每条道路线距离边缘各有一
列扫描点，道路线之间有９列扫描点，分别利用改
进的 Ｋ均值聚类算法对未归一化和归一化后的
强度值提取路线信息。

图１０分别为未归一化的回波强度以及归一
化后的回波强度的道路提取结果，绿色部分为聚

类后的道路线，黑色部分为聚类后的非道路线。

从聚类结果中可以看出，未归一化的回波强度值

受到反射角度和目标颜色的影响，将靠近目标中

间的５列回波强度值误认为是道路目标的回波强
度值使得聚类结果出现错误，而归一化后的强度

值不受反射角度的影响，能够对不同颜色的回波

数据进行有效聚类，利用基于阈值的 Ｋ均值聚类
算法可以有效提取左右各２列的路线信息。
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未归一化聚类结果出现错误的原因在于受到

目标反射角度的影响，回波强度随着反射角度变

大而逐渐减小，目标中间的回波强度值会大于两

侧的回波强度，并且扫描点越靠向两侧，回波强度

值越小；由于目标反射率的影响，白色目标的反射

率比灰色目标的反射率更大，因此模拟的白色道

路目标的回波强度值会大于目标其他部分的回波

强度值。未归一化的回波强度值受到反射角度和

目标颜色的影响，将靠近目标中间的回波强度值

误认为是道路目标的回波强度值使得聚类结果出

现错误，而归一化后的强度值不受反射角度的影

响，仅受到目标反射率的影响，能够对不同颜色的

回波数据进行有效聚类，实验结果表明利用基于

阈值的 Ｋ均值聚类算法可以有效提取路线信息。

图 ９　道路路线模拟

Ｆｉｇ．９　Ｒｏａｄｒｏｕｔｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 １０　模拟道路线实验结果

Ｆｉｇ．１０　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｏａｄｌｉｎｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

４　结　论

本文主要基于激光雷达获取的全波形信息，

对激光雷达强度值的特征提取算法进行研究，将

无阈值的 Ｋ均值聚类算法用于激光雷达回波聚
类识别，并在此基础上提出了基于阈值的 Ｋ均值
聚类算法，并利用 ＭＡＴＬＡＢ软件平台进行了仿
真，搭建了点扫描测试平台，进行平移和旋转成

像，来对２种算法进行验证，以及对成像结果进行
分析。结果表明：

１）对于５００个样本的４聚类仿真，基于阈值
的 Ｋ均值聚类算法聚类准确率为 ９５．２％，相比于
无阈值的 Ｋ均值聚类算法提升了１１．６％。

２）对５００个样本进行５００次仿真，基于阈值
的 Ｋ均值聚类算法的聚类准确率在 ９０％左右，并
且随着阈值的增加，聚类准确率有所提升，而无阈

值的 Ｋ均值聚类算法的聚类准确率为 ８０％左右，
提出的基于阈值的 Ｋ均值聚类算法的聚类准确
率明显提升。

３）基于阈值的 Ｋ均值聚类算法对 ８种不同
颜色的归一化实测回波强度的聚类准确度明显好

于无阈值的 Ｋ均值聚类算法。
４）基于阈值的 Ｋ均值聚类算法能够很好地

从归一化回波强度中分辨出道路线，而对未归一

化的回波强度无法进行有效的道路线识别。
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ｙｈｅｄｒａｌｂｕｉｌｄｉｎｇｒｏｏｆｓｆｒｏｍ ａｅｒｉａｌＬｉＤＡＲｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１０，

４８（３）：１５５４１５６７．

［７］龚亮，张永生，李正国，等．基于强度信息聚类的机载 ＬｉＤＡＲ

点云道路提取［Ｊ］．测绘通报，２０１１（９）：１５１７．

ＧＯＮＧＬ，ＺＨＡＮＧＹＳ，ＬＩＺＧ，ｅｔａｌ．ＡｉｒｂｏｒｎｅＬｉＤＡＲｐｏｉｎｔ
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　第 １期 夏显召，等：基于阈值的激光雷达 Ｋ均值聚类算法

ｃｌｏｕｄｒｏａｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｕｌｌｅｔｉｎｏｆＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，２０１１（９）：

１５１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］ＫＯＮＧＤ，ＸＵＬＪ，ＬＩＸＬ，ｅｔａｌ．Ｋｐｌａｎｅｂａｓｅｄｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ａｉｒｂｏｒｎｅＬｉＤＡＲｄａｔａｆｏｒａｃｃｕｒａｔｅｂｕｉｌｄｉｎｇｒｏｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ＆ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，

２０１４，６３（５）：１２００１２１４．

［９］Ｄ?ＡＺＶＩＬＡＲＩＯＬ，ＧＯＮＺ?ＬＥＺＪＯＲＧＥＨ，ＢＵＥＮＯＭ，ｅｔａｌ．

ＡｕｔｏｍａｔｉｃｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｕｒｂａｎｐａｖｅｍｅｎｔｓｕｓｉｎｇｍｏｂｉｌｅＬｉ

ＤＡＲｄａｔａａｎｄｒｏｕｇｈｎｅｓｓｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓ［Ｊ］．Ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｎｄ

ＢｕｉｌｄｉｎｇＭａｔｅｒｉａｌｓ，２０１５，１０２（１）：２０８２１５．

［１０］ＫＡＳＨＡＮＩＡＧ，ＧＲＡＥＴＴＩＮＧＥＲＡＪ．Ｃｌｕｓｔｅｒｂａｓｅｄｒｏｏｆｃｏｖｅｒ

ｉｎｇｄａｍａｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄＬｉＤＡＲｄａｔａ［Ｊ］．Ａｕｔｏ

ｍａｔｉｏｎｉｎＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ，２０１５，５８：１９２７．

［１１］ＣＨＥＮＪ，ＺＨＵＨ，ＬＩＸ．Ａｕｔｏｍａｔｉｃｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｏｆｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙ

ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎｆｒｏｍｒｏｃｋｍａｓｓｓｕｒｆａｃｅ３Ｄｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔ

ｅｒｓ＆Ｇｅｏｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１６，９５：１８３１．

［１２］ＣＨＵＹＥＮＮ，ＭＩＣＨＡＥＬＳ，ＰＨＩＬＩＰＰＥＴ，ｅｔａｌ．Ｕｎｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄ

ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌＬｉＤＡＲ

ｄａｔａｉｎｍａｒｓｈｅｓ［Ｊ］．ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１８，１０（１）：１３３１５４．

［１３］ＲＥＮＡＴＯＣＤＳ，ＭＡＵＲＩＣＩＯＧ，ＶＩＬＭＡＭＴ．Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ＬｉＤＡＲｄａｔａｏｖｅｒｂｕｉｌｄｉｎｇｒｏｏｆｓｕｓｉｎｇｋｍｅａｎｓａｎｄｐｒｉｎｃｉｐａｌ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｂｏｌｅｔｉｍ ｄｅＣｉêｎｃｃａｓＧｅｏｄéｓｉｃａｓ，

２０１８，２４（１）：６９８４．

［１４］ＮＩＭＡＥ，ＣＲＡＩＧＧ，ＣＡＲＬＯＳＦＤＪ．Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆａｉｒｂｏｒｎｅ

ｍｕｌｔｉｓｐｅｃｔｒａｌＬｉＤＡＲｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｓｆｏｒｌａｎｄｃｏｖｅｒｍａｐｐｉｎｇ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｌｅｃｔｅｄＴｏｐｉｃｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄＥａｒｔｈＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ

ａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１８，１１（６）：２０６８２０７８．

［１５］ ＬＩＸ，ＬＩＡＮＧＹ，ＸＵＬ．Ｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｒｅｆｌｅｃｔａｎｃｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｓｕｒｆａｃｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｎｏｎＬａｍｂｅｒｔｉａｎｕｓｉｎｇｉｎｔｅｎ

ｓｉｔｙｄａｔａｏｆｌｉｇｈｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｒａｎｇｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＯｐｔｉ

ｃａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆＡｍｅｒｉｃａＡ，２０１４，３１（９）：２０５５．

　作者简介：

　夏显召　男，博士研究生。主要研究方向：多传感器信号处理

和融合算法。

朱世贤　男，硕士研究生。主要研究方向：激光雷达数据采集

和处理。

周意遥　男，硕士研究生。主要研究方向：激光雷达点云数据

处理。

叶茂　男，博士，讲师。主要研究方向：混合信号集成电路和传

感器接口电路。

赵毅强　男，博士，教授。主要研究方向：混合信号集成电路、

安全芯片、光电成像系统和传感器系统。

ＬｉＤＡＲＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｒｅｓｈｏｌｄ
ＸＩＡＸｉａｎｚｈａｏ，ＺＨＵＳｈｉｘｉａｎ，ＺＨＯＵＹｉｙａｏ，ＹＥＭａｏ，ＺＨＡＯＹｉｑｉａｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，ＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｔｉａｎｊｉｎ３０００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＦｏｒｔｈｉｓｑｕｅｓｔｉｏｎｏｆｌｏｗｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｐｒｏｂｌｅｍｉｎＬｉＤＡＲｆｕｌｌｗａｖｅｆｏｒｍｅｃｈｏｄａｔａｗｉｔｈ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｒｇｅｔｓａｔｔｈｅｓａｍｅｄｉｓｔａｎｃｅ，ａｔｈｒｅｓｈｏｌｄｂａｓｅｄＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，Ｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗａｓｃａｌｉｂｒａｔｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅｉｎｔｅｎ
ｓｉｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗａｓｕｓｅｄａｓａｆｅａｔｕｒｅｔｏｄｉｓｔｉｎｇｕｉｓｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｒｇｅｔｓａｔｔｈｅｓａｍｅ
ｄｉｓｔａｎｃｅｂｙｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｗａｓｕｓｅｄｔｏｄｅｆｉｎｅｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ
ｃｅｎｔｅｒｓｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｃａｎｎｉｎｇｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｗａｓｂｕｉｌｔｆｏｒｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ
ａｎｄｒｏｔａｔｉｏｎｉｍａｇｉｎｇｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｔｈｅｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｌｏｒ
ｔａｒｇｅｔｓａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｏａｄｅｃｈｏｄａｔａｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｒａｔｅｏｆｔｈｒｅｓｈｏｌｄｂａｓｅｄＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅ
ｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓａｂｏｖｅ９０％ ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓ，ａｎｄｉｎｃｒｅａｓｅｓｍｏｒｅｔｈａｎ１０％ ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅ
ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｆｒｅｅＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｗｈｉｃｈｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｐｅｒｆｏｒｍｔａｒｇｅｔｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｒｏａｄｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＬｉＤＡＲ；ｆｕｌｌｗａｖｅｆｏｒｍ；ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ；Ｋｍｅａｎｓａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０３１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７１８１４：０１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７１８．０９１９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔｏｆＴｉａｎｊｉｎ（１８ＺＸＺＮＧＸ００２３０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｑ＿ｚｈａｏ＠ｔｊｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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书书书

　
２０２０年 １月
第４６卷 第１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１

　收稿日期：２０１９０３２７；录用日期：２０１９０８１２；网络出版时间：２０１９０８２０１３：１５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２０．１１０９．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１５０３４０８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｊｗ＿ｘｊｗ＿１２３＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：王博，谢军伟，张晶，等．频率分集阵列负型模糊函数特性仿真［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：１２２１３２．
ＷＡＮＧＢ，ＸＩＥＪＷ，ＺＨＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．ＮｅｇａｔｉｖｅａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＦＤＡ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒ
ｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：１２２１３２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１３３

频率分集阵列负型模糊函数特性仿真

王博１，谢军伟１，，张晶２，孙渤森３

（１．空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１；　２．陕西交通职业技术学院，西安 ７１００１８；

３．西安财经大学 信息学院，西安 ７１０１００）

　　摘　　　要：现有研究主要是关于频率分集阵列（ＦＤＡ）基于阵元发射窄带条件下单载频
信号的假设而展开的，缺乏对线性调频（ＬＦＭ）信号是否适用于 ＦＤＡ问题的研究。考虑到基于
模糊函数的优化是雷达波形设计的重要手段，在建立 ＦＤＡ数据模型的基础上，建立线阵发射、
单天线接收模型下的 ＦＤＡ负型模糊函数，系统分析其主要特性。在此基础上，仿真分析了基
于矩形脉冲、线性调频信号以及采用不同非线性频控函数的 ＦＤＡ负型模糊函数特性，对比了
采用不同非线性频控函数的 ＦＤＡ的目标距离角度二维联合估计性能。仿真结果在验证 ＦＤＡ
模糊函数建立正确性的同时，得出采用正弦频控函数的 ＦＤＡ性能最优的结论。从而为基于模
糊函数的复杂信号 ＦＤＡ波形设计以及基于 ＦＤＡ方向图解耦技术的发射波形设计奠定了重要
基础。

关　键　词：频率分集阵列（ＦＤＡ）；模糊函数；非线性频偏；矩形脉冲信号；线性调频信号
中图分类号：ＴＮ９７３．２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１２２１１

　　与频率扫描雷达不同，相控阵（ＰｈａｓｅｄＡｒｒａｙ，
ＰＡ）雷达可通过插入移相器在阵元间引入固定相
位差，从而实现主波束指向可控的电扫描。但 ＰＡ
雷达的波束指向只具有角度相关性而不具有距离

相关性，这使其在距离相关干扰抑制中存在性能

上的不足。２００６年，频率分集阵列（ＦｒｅｑｕｅｎｃｙＤｉ
ｖｅｒｓｅＡｒｒａｙ，ＦＤＡ）作为一种距离角度二维相关波
束形成技术，由 Ａｎｔｏｎｉｋ等［１］

在雷达会议上首次

提出。通过在阵元间引入一个固定的频偏增量

Δｆ，ＦＤＡ在无需移相器的同时可以实现具有更高
自由度的时间距离角度三维相关波束指向。文
献［２４］系统综述了目前 ＦＤＡ领域研究的主要进
展以及亟待解决的关键技术问题。近年来，关于

ＦＤＡ的研究，大多是基于阵元发射窄带条件下简
单脉冲假设而展开的，缺乏对于 ＦＤＡ波形设计的
相关研究

［５１０］
，而基于模糊函数的优化是雷达波

形设计的重要手段
［１１１５］

。因此，本文重点对 ＦＤＡ
的负型模糊函数特性展开分析，为后续基于模糊

函数的雷达发射波形设计及参数选择等一系列研

究奠定基础。

１　数据模型

一维均匀线性 ＦＤＡ（Ｕｎｉｆｏｒｍ ＬｉｎｅａｒＡｒｒａｙ
ＦＤＡ，ＵＬＡＦＤＡ）的基本结构如图１所示［１］

。

设载波频率为 ｆ０，则阵元 ｎ的辐射信号频
率为

ｆｎ ＝ｆ０＋Δｆｎ ＝ｆ０＋ｎΔｆ　　ｎ＝０，１，…，Ｎ－１

（１）
设阵元 ｎ的发射信号为

ｓｔ（ｔ） 槡＝ Ｎｗｎｕ（ｔ）ｅ
ｊ２πｆｎｔ　　ｎ＝０，１，…，Ｎ－１

（２）

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １期 王博，等：频率分集阵列负型模糊函数特性仿真

图 １　ＵＬＡＦＤＡ阵列基本结构

Ｆｉｇ．１　ＢａｓｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆＵＬＡＦＤＡ

式中：Ｎ为阵元总数；ｗｎ 为发射端信号加权的共
轭；ｕ（ｔ）为发射端雷达波形。则阵元 ｎ发射的信
号到达远场观测点（Ｒ，θ）的信号表达式 ｓｔ（ｔ）为

ｓｔ（ｔ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｓｔ ｔ－

ｒｎ( )ｃ ＝

　　槡Ｎ∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｗｎｕｔ－

ｒｎ( )ｃｅｊ２πｆｎ ｔ－
ｒｎ( )ｃ ≈

　　槡Ｎ∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｗｎｕｔ－

Ｒ( )ｃｅｊ２πｆｎ ｔ－Ｒｃ＋
ｎｄｓｉｎθ( )ｃ （３）

其中：ｒｎ＝Ｒ－ｎｄｓｉｎθ为第ｎ个阵元到目标点的距
离，Ｒ为参考阵元到目标点的距离，ｄ为阵元间
距；ｃ为光速。

窄带条件下，式（２）可简化为
ｓｔ（ｔ）＝ｅｘｐ（ｊ２πｆｎｔ）　　ｎ＝０，１，…，Ｎ－１（４）
因而，式（３）可改写为

ｓｔ（ｔ）＝ｅｘｐｊ２πｆｎ ｔ－
ｒｎ( )[ ]ｃ

（５）

一般地，阵元 ｎ与阵元 ｎ－１发射的信号传播
到远场点观测点（Ｒ，θ）时所形成的相位差为

Δψ＝２πｆｎ ｔ－
ｒｎ( )ｃ －２πｆｎ－１ ｔ－ｒｎ－１( )ｃ ＝

　　
２πｆ０ｄｓｉｎθ

ｃ
＋２πΔｆｔ－２πΔｆＲｃ

＋

　　 ２π（２ｎ－１）Δｆｄｓｉｎθ
ｃ

（６）

当 Δｆ＝０时，Δψ＝（２πｆ０ｄｓｉｎθ）／ｃ，ＦＤＡ退化
为 ＰＡ。式（６）中的第 １项表示阵元信号在观测
点处的相位差，这是由阵元间传播距离差引起的；

第２项表明 Δψ是时间的函数，针对 ＦＤＡ方向图
特性研究的文献中多取 ｔ＝０ｓ，以研究静止状态
下的阵列特性；第 ３项表明 Δψ与距离 Ｒ及频偏
Δｆ相关，这一项是 ＦＤＡ辐射方向图具有距离相
关性的基础；由于 ｆ０Ｎ·Δｆ，第 ４项在运算中经
常可以忽略。综上所述，式（６）可简化为

Δψ≈２πΔｆｔ＋
２πｆ０ｄｓｉｎθ

ｃ
－２πΔｆＲ

ｃ
＝Δψ１＋Δψ２

（７）

式中：Δψ１＝２πΔｆｔ为两相邻阵元初始信号因脉宽
产生的时变相位差，Δψ２＝２π（ｆ０ｄｓｉｎθ－ΔｆＲ）／ｃ
为电磁波传播过程中由于频差及波程差造成的相

位差，该相位差与距离、角度呈线性关系。图２为
目标位于（５０ｋｍ，３０°），ｔ＝０ｓ时 ＰＡ和 ＦＤＡ的发
射方向图。由图可知，在某一固定时刻，与 ＰＡ波
束指向只与角度相关不同，ＦＤＡ波束图是距离角
度的函数。这一特性在雷达目标的距离角度联
合估计、射频隐身以及干扰抗干扰等领域都有广

阔的应用前景。但 ＦＤＡ的波束图存在多值性问
题，这是由于 ＦＤＡ阵元间的均匀线性频偏增量 Δｆ
与阵元间距 ｄ的线性递增同步导致的距离角度
耦合所引起的。

图 ２　ＰＡ和 ＦＤＡ发射方向图

Ｆｉｇ．２　ＴｒａｎｓｍｉｔｂｅａｍｐａｔｔｅｒｎｏｆＰＡａｎｄＦＤＡ

２　ＦＤＡ负型模糊函数分析

模糊函数在分析 ＦＤＡ雷达距离和多普勒分
辨力、旁瓣性能、方向图距离角度耦合特性以及
噪声抑制性能等方面有着重要作用，鉴于现有文

献中较少有针对 ＦＤＡ模糊函数的系统分析，本文
基于 ＦＤＡ线阵发射、单天线接收模型假设对 ＦＤＡ
的负型模糊函数展开分析。

３２１
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２．１　ＦＤＡ负型模糊函数推导
模糊函数是一个与时延和多普勒频移相关的

二维函数，根据定义的不同可分为直观模糊函数

与负型模糊函数。基于差平方积分原则，从分辨

２个延迟差为 τ、频差为 ξ的目标的距离速度二
维分辨力出发可得直观模糊函数

［１６］
：

χ（τ，ξ）＝∫－∞
∞

ｕ（ｔ）ｕ（ｔ＋τ）ｅｊ２πξｔｄｔ （８）

式中：“”表示共轭转置。
其频域表示为

χ（τ，ξ）＝∫－∞
∞

Ｕ（ｆ）Ｕ（ｆ－ξ）ｅ－ｊ２πｆτｄｆ （９）

式中：Ｕ（ｆ）为信号频谱。当信号具有多普勒频移
时，其复包络为ｕ（ｔ）ｅｊ２πξｔ，此时信号经匹配滤波器
输出的时域卷积即为负型模糊函数

［１６］
：

χ（τ，ξ）＝∫－∞
∞

ｕ（ｔ）ｕ（ｔ－τ）ｅｊ２πξｔｄｔ （１０）

其频域表示为

χ（τ，ξ）＝∫－∞
∞

Ｕ（ｆ）Ｕ（ｆ－ξ）ｅｊ２πｆτｄｆ （１１）

本文假设发射端为 Ｎ阵元的 ＵＬＡＦＤＡ，接收
端为单天线，研究 ＦＤＡ负型模糊函数的相关特
性。式（３）所示的发射信号经远场目标点（Ｒ，θ）
二次反射后到达接收天线的信号形式为

ｙ（ｔ，ξ）＝ｓｔ ｔ－
ｒｎ( )ｃｅｊ２πξ ｔ－

ｒｎ( )ｃ （１２）

式中：ξ为回波信号与发射信号间的多普勒频差。
由单天线接收模型假设可知 ｒｎ≈Ｒ，接收端的信
号可表示为

ｙ（ｔ，ξ，Ｒ，θ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｙｎ（ｔ，ξ，Ｒ，θ）＝

　　槡Ｎｅ
－ｊ２πξＲｃ∑

Ｎ－１

ｎ＝０
ｗｎｕｔ－

２Ｒ( )ｃ ｅｊ２πｆｎ（ｔ－
２Ｒ
ｃ＋
ｎｄｓｉｎθ
ｃ ）ｅｊ２πξｔ

（１３）
式中：阵元 ｎ的接收信号 ｙｎ（ｔ，ξ，Ｒ，θ）经乘子
ｅｘｐ（－ｊ２πｆｎｔ）解调后可得

ｙｎ（ｔ，ξ，Ｒ，θ） 槡＝ Ｎｅ－ｊ２π
ξＲ＋２ｆ０Ｒ
ｃ ｗｎｕｔ－

２Ｒ( )ｃ·
　　ｅｊ２πｆｎ（ｔ－

２Ｒ
ｃ＋
ｎｄｓｉｎθ
ｃ ）ｅｊ２πξｔ≈槡Ｎｅ

－ｊ２π
ξＲ＋２ｆ０Ｒ
ｃ ｗｎ·

　　ｕｔ－２Ｒ( )ｃ ｅ－ｊ２πΔｆｎｅｊ２πｆ０
ｎｄｓｉｎθ
ｃ ｅｊ２πξｔ （１４）

类似地，将 Ｎ个接收信号经解调后分别输入
匹配滤波器，再将其匹配滤波的输出叠加可得

∑
Ｎ－１

ｎ＝０
∫－∞
∞

ｙｎ（ｔ，ξ，Ｒ，θ）ｙ

ｎ（ｔ′，ξ′，Ｒ′，θ′）ｄｔ＝

　　Ｎｅ－ｊ２π
ξＲ＋２ｆ０Ｒ
ｃ ∑

Ｎ－１

ｎ＝０
ｗｎ

２ｅ－ｊ２πΔｆｎ
２（Ｒ－Ｒ′）
ｃ ｅｊ２πｆ０

ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ′）
ｃ ·

　　∫－∞
∞

ｕｔ－２Ｒ( )ｃ ｕ ｔ－２Ｒ′( )ｃ ｅｊ２π（ξ－ξ′）ｔｄｔ （１５）

取权矢量 ｗｎ 为全 １矢量，定义 ＦＤＡ的负型
模糊函数为

χ（ξ，Ｒ，θ，ξ′，Ｒ′，θ′）＝

　　∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎ

２（Ｒ－Ｒ′）
ｃ ｅｊ２πｆ０

ｎｄ（ｓｉｎθ－ｓｉｎθ′）
ｃ χｕｕ （１６）

式中：χｕｕ为 ＦＤＡ阵元发射波形的模糊函数，即

χｕｕ ＝∫
∞

－∞
ｕｔ－２Ｒ( )ｃ ｕ ｔ－２Ｒ′( )ｃ ｅｊ２π（ξ－ξ′）ｔｄｔ（１７）

令 ｔ′＝ｔ－２Ｒ／ｃ，Δξ＝ξ－ξ′，ΔＲ＝Ｒ－Ｒ′，
Δθ＝ｓｉｎθ－ｓｉｎθ′，式（１６）改写为

χ（Δξ，ΔＲ，Δθ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎ

２ΔＲ
ｃｅｊ２πｆ０

ｎｄΔθ
ｃ·

　　∫
∞

－∞
ｕ（ｔ′）ｕ ｔ′＋２ΔＲ( )ｃ ｅｊ２πΔξ ｔ′＋２Ｒ( )ｃ ｄｔ′ （１８）

定义 Δτ＝２ΔＲ／ｃ，将式（１８）改写为

χ（Δξ，Δτ，Δθ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎΔτｅｊ２πｆ０

ｎｄΔθ
ｃ·

　　∫
∞

－∞
ｕ（ｔ′）ｕ（ｔ′＋Δτ）ｅｊ２πΔξｔ′ｄｔ′ （１９）

式（１９）即为 ＦＤＡ负型模糊函数。
２．２　ＦＤＡ模糊函数性质

对式（１９）表示的 ＦＤＡ负型模糊函数性质展
开分析，假设 Δｆｎ≠０且波形能量为单位１

［１６］
。

性质１　原点有极大值。
χＦＤＡ（０，０，０）＝Ｎ （２０）

证明　由式（１９）可知：

χＦＤＡ（０，０，０）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
１·∫

∞

－∞
ｕ（ｔ）ｕ（ｔ）ｄｔ＝Ｎ

（２１）
证毕

性质２　模糊函数有上下界。
当 ｄ／λ取值不为整数时有：

?ｄ／λ」
ｄ／λ

Ｎ≤∫∫∫χＦＤＡ（Δτ，Δξ，Δθ）２ｄΔτｄΔξｄΔθ≤

　　 「ｄ／λ?
ｄ／λ

Ｎ （２２）

特别地，当 ｄ／λ取值为整数，则有

∫∫∫χＦＤＡ（Δτ，Δξ，Δθ） ２ｄΔτｄΔξｄΔθ＝Ｎ （２３）

　　证明

∫∫∫χＦＤＡ（Δτ，Δξ，Δθ） ２ｄΔτｄΔξｄΔθ＝

　　∫∫∫χＦＤＡ（Δτ，Δξ，Δθ）χＦＤＡ（Δτ，Δξ，
　　Δθ）ｄΔτｄΔξｄΔθ＝

　　∫
∞

－∞
∫
∞

－∞
∫
１{ [０
∑
Ｍ－１

ｍ＝０
∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎΔτｅｊ２πｆ０

（ｎ＋ｍ）ｄΔθ
ｃ ·

　　∫
∞

－∞
ｕ（ｔ）ｕ（ｔ＋Δτ）ｅｊ２πΔξ（ｔ＋Δτ）ｄ ]ｔ·

４２１
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[　　 ∑
Ｍ－１

ｍ＝０
∑
Ｎ－１

ｋ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｋΔτｅｊ２πｆ０

（ｋ＋ｍ）ｄΔθ
ｃ ·∫

∞

－∞
ｕ（ｔ′）ｕ（ｔ′＋

　　Δτ）ｅｊ２πΔξ（ｔ′＋Δτ）ｄ ]ｔ′ }


ｄΔτｄΔξｄΔθ＝

　　∫
∞

－ {∞ ∑
Ｍ－１

ｋ＝０
∑
Ｎ－１

ｌ＝
[

０
∑
Ｍ－１

ｍ＝０
∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２π（Δｆｎ－Δｆｋ）Δτ∫

１

０
ｅｊ２πｆ０

（ｎ－ｋ）ｄΔθ
ｃ ｄΔ ]θ·

　　∫
∞

－ [∞
∫
∞

－∞
∫
∞

－∞
ｕ（ｔ）ｕ（ｔ＋Δτ）ｕ（ｔ′）ｕ（ｔ′＋

　　Δτ）ｅｊ２πΔξ（ｔｔ′）ｄｔｄ ]ｔ′ｄΔ }ξｄΔτ＝λｄ∫∞－ {∞
∑
Ｍ－１

ｋ＝０
∑
Ｎ－１

ｌ＝０

[　　 ∑
Ｎ－１

ｋ＝０
∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２π（Δｆｎ－Δｆｋ）Δτ∫

ｄ／λ

０
ｅｊ２π（ｎ－ｋ）ｄΔθｄΔ ]θ ·

　　∫
∞

－ [∞
∫
∞

－∞
∫
∞

－∞
ｕ（ｔ）ｕ（ｔ＋Δτ）ｕ（ｔ′）ｕ（ｔ′＋

　　Δτ）ｅｊ２πΔυ（ｔ－ｔ′）ｄｔｄ ]ｔ′ｄΔ }ξ ｄΔτ＝Ｎ （２４）

证毕

模糊函数的下界为

?ｄ／λ」
ｄ／λ

Ｎ∫
∞

－∞
∫
∞

－∞
∫
∞

－ [∞
ｕ（ｔ）ｕ（ｔ＋Δτ）ｕ（ｔ′）·

　　ｕ（ｔ′＋Δτ）∫
∞

－∞
ｅｊ２πΔξ（ｔ－ｔ′）ｄΔ ]ξ ｄｔｄｔ′ｄΔτ＝

　　 ?ｄ／λ」
ｄ／λ

Ｎ∫
∞

－∞
ｕ（ｔ） ２∫

∞

－∞
ｕ（ｔ＋

　　Δτ） ２ｄｔｄΔτ＝?ｄ／λ」ｄ／λ
Ｎ （２５）

模糊函数的上界为

「ｄ／λ?
ｄ／λ

Ｎ２∫
∞

－∞
∫
∞

－∞
∫
∞

－ [∞
ｕ（ｔ）ｕ（ｔ＋Δτ）ｕ（ｔ′）·

　　ｕ（ｔ′＋Δτ）∫
∞

－∞
ｅｊ２πΔξ（ｔｔ′）ｄΔ ]ξ ｄｔｄｔ′ｄΔτ＝

　　 「ｄ／λ?
ｄ／λ

Ｎ∫
∞

－∞
ｕ（ｔ） ２∫

∞

－∞
ｕ（ｔ＋

　　Δτ） ２ｄｔｄΔτ＝「ｄ／λ?ｄ／λ
Ｎ （２６）

当 ｄ／λ为整数时，有
?ｄ／λ」
ｄ／λ

Ｎ＝「ｄ／λ?
ｄ／λ

Ｎ＝Ｎ （２７）

性质３　原点对称性。
χ（－Δτ，－Δξ，－Δθ）＝χ（Δτ，Δξ，Δθ）ｅ－ｊ２πΔξΔτ

（２８）
证明过程如式（２９）所示。

χＦＤＡ（－Δτ，－Δξ，－Δθ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅｊ２πΔｆｎΔτｅ－ｊ２πｆ０

（ｎ＋ｍ）ｄΔθ
ｃ ·

　　∫
∞

－∞
ｕ（ｔ）ｕ（ｔ－Δτ）ｅ－ｊ２πΔξｔｄｔ＝

　　∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅｊ２πΔｆｎΔτｅ－ｊ２πｆ０

ｎｄΔθ
ｃ·∫

∞

－∞
ｕ（ｔ′＋

　　Δτ）ｕ（ｔ′）ｅ－ｊ２πΔξ（ｔ
，＋Δτ）ｄｔ′＝

(　　 ∑
Ｍ－１

ｍ＝０
∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎΔτｅｊ２πｆ０

（ｎ＋ｍ）ｄΔξ
ｃ ·

　　∫
∞

－∞
ｕ（ｔ′）ｕ（ｔ′＋Δτ）ｅｊ２πΔξｔ′ｄｔ′）ｅ－ｊ２πΔξΔτ ＝

　　χＦＤＡ（Δτ，Δξ，Δｆｓ）ｅ
－ｊ２πΔξΔτ （２９）

上述性质中，性质 １表明模糊函数在｛（０，０，
０）｝的区域是一个独立于发射波形及频偏的常
数。性质 ２表明了 ＦＤＡ雷达模糊图函数取值的
上下界与 ｄ／λ的关系。性质 ３给出了 ＦＤＡ模糊
函数关于原点的对称性质。

３　目标距离角度二维联合估计

基于非线性频偏及数字波束形成技术的方向

图解耦是实现距离相关性干扰抑制以及目标距

离角度二维联合估计的前提。假设有 Ｌ个目标，
经匹配滤波得到的阵列接收信号可表示为

ｘ（θ，ｒ，τ）＝∑
Ｌ

ｌ＝１
αｌ（θ，ｒ，τ）ｗ

Ｈ
ｕａ（θ，ｒ，τ）＋ｎ（θ，ｒ，τ）

（３０）
式中：αｌ为目标反射系数；ｎ为高斯白噪声；ａ为
导向矢量；ｗｕ＝ａ为接收权矢量。当目标位置确
定时，时延 τ可通过目标角度 θ及斜距 ｒ确定，式
（３０）可进一步表示为

ｘ（θ，ｒ）＝∑
Ｌ

ｌ＝１
αｌ（θ，ｒ）ｗ

Ｈ
ｕａ（θ，ｒ）＋ｎ（θ，ｒ） （３１）

式中：

ａ（θ，ｒ）＝［１ ｅｊ１ … ｅｊｎ … ｅｊＮ－１］ （３２）

ｎ ＝２π ｆ０
ｎｄｓｉｎθ
ｃ

－
Δｆｎｒ
ｃ
＋
ｎΔｆｎｄｓｉｎθ( )ｃ

（３３）

计算接收信号协方差矩阵：

Ｒｘ ＝Ｅ｛ｘ（θ，ｒ）ｘ
Ｈ
（θ，ｒ）｝＝ＵＥ｛ααＨ｝ＵＨ ＋σ２ｎＩ

（３４）
式中：σ２ｎ为噪声均方差；Ｉ为单位阵。
Ｕ［ａ（θ１，ｒ１） ａ（θ２，ｒ２） … ａ（θＬ，ｒＬ）］ （３５）

之后对协方差矩阵进行特征值分解并按照特

征值大小的顺序排列，将与信号个数相等的 ｎ个
特征值对应的特征向量视为信号子空间，其余特

征向量看作噪声子空间，最后根据式（３６）计算谱
函数峰值

［１７１８］
：

Ｐ（θ，ｒ）＝ １
ａＨ（θ，ｔ）ＵＵＨａ（θ，ｔ）

（３６）

４　仿真分析

为验证本文分析的正确性，对采用几种典型

发射信号形式以及采用不同非线性频偏增量的
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ＦＤＡ负型模糊函数展开仿真分析。考虑 ＵＬＡ
ＦＤＡ发射，单天线接收模型，假设发射阵列为一
个１６阵元的 ＵＬＡＦＤＡ，阵元间距 ｄ＝ｃ／（２ｆ０），载
频为 ｆ０＝１ＧＨｚ，阵元间频偏为 Δｆ＝４．５ｋＨｚ，脉冲
宽度为 Ｔｐ＝０．１ｍｓ。

仿真 １　矩形脉冲信号的 ＦＤＡ负型模糊
函数。

对包络为矩形的固定载频信号，取脉冲幅度

为１／ Ｔ槡 ｐ：

ｕ１（ｔ）＝
１
Ｔ槡 ｐ

　　 ｔ∈ ［０，Ｔｐ］

０
{

其他

（３７）

令式（１９）中 Δθ＝０，则矩形脉冲的负型模糊
函数为

χ（ξ，τ） ＝

∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎτ

ｓｉｎ（πξ（Ｔｐ－ τ））
πξ（Ｔｐ－ τ）

·
Ｔｐ－ τ
Ｔｐ

　 τ≤Ｔｐ

０ τ＞Ｔ
{

ｐ

（３８）
图３为矩形脉冲 ＦＤＡ的负型模糊图。当 ξ＝

０时，式（３８）改写为∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎτ

Ｔｐ－ τ
Ｔｐ

，如图 ４

所示，相当于用 ξ＝０且过原点与 ξ轴正交的平面
截模糊图所得的交迹。与 ＰＡ的三角形曲线不
同，图 ５所示为 ｓｉｎｃ函数形式。当 τ＝０时，

式（３８）改写为 Ｎ
ｓｉｎ（πξＴｐ）
πξＴｐ

，如图 ５所示，相当于

用 τ＝０且过原点与 τ轴正交的平面截模糊图所
得的交迹。图 ６为矩形脉冲 ＦＤＡ负型模糊函数
的二维等高图，可以用于分析信号的分辨力、混淆

情况以及抗干扰状态。图 ６近似为椭圆，其形状
由脉冲宽度 Ｔｐ决定：宽脉冲时，椭圆长轴和 τ轴
一致；窄脉冲时，椭圆长轴和 ξ轴一致，原点附近
不能沿 τ轴和 ξ轴缩短到任意程度。

图 ３　矩形脉冲 ＦＤＡ模糊图

Ｆｉｇ．３　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡａｍｂｉｇｕｉｔｙｃｈａｒｔ

图 ４　ξ＝０的矩形脉冲 ＦＤＡ模糊图

Ｆｉｇ．４　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡａｍｂｉｇｕｉｔｙｃｈａｒｔｗｉｔｈξ＝０

图 ５　τ＝０的矩形脉冲 ＦＤＡ模糊图

Ｆｉｇ．５　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡａｍｂｉｇｕｉｔｙｃｈａｒｔｗｉｔｈτ＝０

图 ６　矩形脉冲 ＦＤＡ负型模糊函数等高图

Ｆｉｇ．６　ＣｏｎｔｏｕｒｍａｐｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡ

ｎｅｇａｔｉｖｅａｍｂｉｇｕｉｔｙ

仿真２　正调频线性调频（ＬｉｎｅａｒＦｒｅｑｕｅｎｃｙ
Ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ，ＬＦＭ）信号的 ＦＤＡ负型模糊函数。

取正调频 ＬＦＭ信号表示为

ｕ２（ｔ）＝
１
Ｔ槡 ｐ

ｅ－ｊμｔ２　　 ｔ∈ ［０，Ｔｐ］

０
{

其他

（３９）

令式（１９）中 Δθ＝０，则正调频 ＬＦＭ信号的负
型模糊函数为
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ｕ２（ｔ）＝

∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎτ

ｓｉｎ（πＴｐ（μτ＋ξ））
πＴｐ（μτ＋ξ）

·
Ｔｐ－ τ
Ｔｐ

　 τ≤Ｔｐ

０ τ＞Ｔ
{

ｐ

（４０）
减小简单脉冲的脉宽 τ可以显著提高雷达的

距离分辨力，但同时不可避免地会降低平均发射

功率。ＬＦＭ脉冲压缩波形能够实现能量和分辨
力的解耦，得到大时宽带宽积。由于 ＦＤＡ频偏增
量 Δｆ千赫兹量级的取值对式（４０）中乘子 ｅ－ｊ２πΔｆｎτ

的影响，本例中选择扫描带宽 Ｂ＝１０ＭＨｚ，时宽
τ＝１μｓ的 ＬＦＭ信号。

图７为矩形脉冲 ＦＤＡ的负型模糊图。当 ξ＝

０时，式（３７）改写为∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅ－ｊ２πΔｆｎτ

ｓｉｎ（πＴｐμτ）
πＴｐμτ

·

Ｔｐ－ τ
Ｔｐ

，如图 ８所示，等效于用 ξ＝０且过原点

与 ξ轴正交的平面截模糊图所得的交迹。当 τ＝

０时，式（４０）改写为 Ｎ
ｓｉｎ（πＴｐξ）
πＴｐξ

，如图９所示，相

当于用 τ＝０且过原点与 τ轴正交的平面截模糊
图所得的交迹。图 １０为线性调频 ＦＤＡ负型模
糊函数的二维等高图，可以用于分析信号的分

图 ７　ＬＦＭ信号 ＦＤＡ模糊图

Ｆｉｇ．７　ＬＦＭｓｉｇｎａｌＦＤＡａｍｂｉｇｕｉｔｙｃｈａｒｔ

图 ８　ξ＝０的 ＬＦＭ信号 ＦＤＡ模糊图

Ｆｉｇ．８　ＬＦＭｓｉｇｎａｌＦＤＡａｍｂｉｇｕｉｔｙｃｈａｒｔｗｉｔｈξ＝０

图 ９　τ＝０的 ＬＦＭ信号 ＦＤＡ模糊图

Ｆｉｇ．９　ＬＦＭｓｉｇｎａｌＦＤＡａｍｂｉｇｕｉｔｙｃｈａｒｔｗｉｔｈτ＝０

图 １０　ＬＦＭ信号 ＦＤＡ负型模糊函数等高图

Ｆｉｇ．１０　ＣｏｎｔｏｕｒｍａｐｏｆＬＦＭｓｉｇｎａｌＦＤＡｎｅｇａｔｉｖｅａｍｂｉｇｕｉｔｙ

辨力及混淆情况。图１０近似为一个倾斜的椭圆，

其形状由带宽 Ｂ＝
μＴｐ
２π
和时宽 Ｔｐ决定。波形的大

瞬时带宽需要模数转换器具有较高的采样效率，

实际应用中通过去斜处理实现。

仿真３　目标距离角度二维联合估计。
本例仿真分析采用对数

［１９］
（ｌｏｇＦＤＡ）、正弦

函数（ｓｉｎＦＤＡ）、倒数 ＦＤＡ及立方函数（ｃｕｂｉｃ
ＦＤＡ）４种不同的非线性频偏增量的 ＦＤＡ阵列的
距离角度二维联合估计效能，为后续进一步基于
非线性频偏选择的相关研究奠定基础。假设信噪

比（ＳＮＲ）为 １０ｄＢ，阵元间距 ｄ＝ｃ／（４ｆ０），ｆ０ ＝
５ＧＨｚ，Δｆ＝２ｋＨｚ，ｔ０＝０ｓ。分别考虑（θ０＝０°，ｒ０＝
５ｋｍ）及（θ０＝０°，ｒ０＝５００ｋｍ）２种目标位置的情
况，根据式（３６）计算谱函数，得到如图１１和图 １２
所示４种非线性频偏 ＦＤＡ的多重信号分类（ＭＵ
ＳＩＣ）谱。

基本 ＦＤＡ的 ＭＵＳＩＣ谱没有明显的峰值，无
法实现对目标位置的精确定位。从图 １１和图 １２
可以看出，当目标距离维数据较大时立方函数频

偏方式实际上也存在角度维及距离维的周期性，

存在多极值问题。图１１和图１２中ｌｏｇＦＤＡ以及
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图 １１　ＭＵＳＩＣ谱（θ０＝０°，ｒ０＝５ｋｍ）

Ｆｉｇ．１１　ＭＵＳＩＣｓｐｅｃｔｒｕｍ（θ０＝０°，ｒ０＝５ｋｍ）

图 １２　ＭＵＳＩＣ谱（θ０＝０°，ｒ０＝５００ｋｍ）

Ｆｉｇ．１２　ＭＵＳＩＣｓｐｅｃｔｒｕｍ（θ０＝０°，ｒ０＝５００ｋｍ）
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倒数 ＦＤＡ的 ＭＵＳＩＣ谱函数未在期望位置处形成
明显的极值，而 ｓｉｎＦＤＡ的极值最为尖锐，且在
２种数据情况下都能够满足目标定位的需求。

仿真４　采用非线性频偏增量的ＦＤＡ阵列模
糊函数。

本例仿真分析采用对数、正弦函数、倒数、指

数及立方函数 ５种非线性频控函数的 ＦＤＡ模糊
图。图１３～图１７分别为采用 ５种非线性频偏的
模糊图，图 １８为 Δｆ＝０时的传统 ＰＡ模糊图。综

合分析图 １３～图 １８可知，采用立方及指数频控
函数的 ＦＤＡ具有较好的模糊函数性能，其主瓣
窄而尖锐，旁瓣幅度较小且较均匀的分布在主

瓣以外的区域。而对数、倒数以及正弦函数频

偏 ＦＤＡ的模糊图与传统 ＰＡ模糊图差别不大，
需要在后续的研究中结合适当的优化算法进一

步优化。综合文献［２０２１］与本例的结论可知，
在有限数据维情况下，立方函数频偏增量 ＦＤＡ
的性能最优。

图 １３　Δｆｎ＝ｓｉｎｎΔｆ的 ＦＤＡ矩形脉冲

Ｆｉｇ．１３　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡｕｎｄｅｒΔｆｎ＝ｓｉｎｎΔｆ

图 １４　Δｆｎ＝ｎ
３Δｆ的 ＦＤＡ矩形脉冲

Ｆｉｇ１４　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡｕｎｄｅｒΔｆｎ＝ｎ
３Δｆ

图 １５　Δｆｎ＝ｌｇ（ｎ＋１）Δｆ的 ＦＤＡ矩形脉冲

Ｆｉｇ．１５　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡｕｎｄｅｒΔｆｎ＝ｌｇ（ｎ＋１）Δｆ
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图 １６　Δｆｎ＝Δｆ／（ｎ＋１）的 ＦＤＡ矩形脉冲

Ｆｉｇ．１６　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡｕｎｄｅｒΔｆｎ＝Δｆ／（ｎ＋１）

图 １７　Δｆｎ＝ｅ
ｎΔｆ的 ＦＤＡ矩形脉冲

Ｆｉｇ．１７　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＦＤＡｕｎｄｅｒΔｆｎ＝ｅ
ｎΔｆ

图 １８　Δｆ＝０的 ＰＡ矩形脉冲

Ｆｉｇ．１８　ＲｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅＰＡｕｎｄｅｒΔｆ＝０

５　结　论
针对 ＦＤＡ负型模糊函数展开了系统分析：
１）基于 ＵＬＡＦＤＡ发射，单天线接收模型假

设，系统推导了 ＦＤＡ负型模糊函数及主要特性。
２）仿真对比了采用不同非线性频控函数的

ＦＤＡ的目标距离角度二维联合估计性能，得出采

用正弦频控函数的 ＦＤＡ性能最优的结论。
３）仿真验证了矩形脉冲信号及正调频 ＬＦＭ

信号的负型模糊函数特性，为基于模糊函数的复

杂信号 ＦＤＡ波形设计奠定了基础。
４）仿真对比了采用不同非线性频频控函数

ＦＤＡ的模糊图特性，为基于 ＦＤＡ方向图解耦技术
的发射波形设计奠定了基础。

０３１
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３１１３１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王博　男，博士研究生。主要研究方向：频率分集阵列雷达信

号处理及干扰抑制方法。

谢军伟　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：隐身与
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反隐身、雷达电子战。 张晶　女，硕士，讲师。主要研究方向：频率分集阵列雷达信号

处理。

ＮｅｇａｔｉｖｅａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＦＤＡ
ＷＡＮＧＢｏ１，ＸＩＥＪｕｎｗｅｉ１，，ＺＨＡＮＧＪｉｎｇ２，ＳＵＮＢｏｓｅｎ３

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

２．ＳｈａａｎｘｉＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００１８，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，Ｘｉ’ａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＦｉｎａｎｃｅａｎｄＥｃｏｎｏｍｉｃｓ，Ｘｉ’ａｎ７１０１００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｅｘｔｅｎｓｉｖｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙ（ＦＤＡ）ｉｓｍａｉｎｌｙ
ｗｏｒｋｉｎｇｏｎｔｈｅａｓｓｕｍｐｔｉｏｎｔｈａｔｓｉｎｇｌｅｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｉｇｎａｌｓａｒｅｔｒａｎｓｍｉｔｔｅｄｕｎｄｅｒｎａｒｒｏｗｂａｎｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．
Ａｎｄｔｈｅｒｅｉｓａｌａｃｋｏｆｒｅｌｅｖａｎｔｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｉｓｓｕｅｗｈｅｔｈｅｒｌｉｎｅａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｓａｒｅｓｕｉｔａｂｌｅ
ｆｏｒＦＤＡｓ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈａｔａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｍｅａｎｓｏｆｒａｄａｒ’ｓｗａｖｅｆｏｒｍ
ｄｅｓｉｇｎ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔｏｆＦＤＡｄａｔａｍｏｄｅｌ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｓＦＤＡｎｅｇａｔｉｖｅａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎ
ｕｎｄｅｒｌｉｎｅａｒａｒｒａｙｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎａｎｄｓｉｎｇｌｅａｎｔｅｎｎａｒｅｃｅｐｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄａｎａｌｙｚｅｓｉｔｓｍａｉｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｓｙｓ
ｔｅｍａｔｉｃａｌｌｙ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＦＤＡｎｅｇａｔｉｖｅａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｕｌｓｅ，
ｌｉｎｅａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ（ＬＦＭ）ｓｉｇｎａｌａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｆｓｅｔａｒｅｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｄｃｏｍ
ｐａｒｅｄ．ＴｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔａｒｇｅｔｒａｎｇｅａｎｇｌｅｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆＦＤＡｕｓｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｎｔｒｏｌｆｕｎｃｔｉｏｎｓｉｓｃｏｍｐａｒｅｄ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈａｔｔｈｅＦＤＡａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｃｏｒ
ｒｅｃｔ，ａｎｄｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＦＤＡｗｉｔｈｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｆｓｅｔｉｓｔｈｅｂｅｓｔ．Ｔｈｉｓｌａｙｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｆｏｕｎｄａ
ｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｓｉｇｎａｌＦＤＡｗａｖｅｆｏｒｍｄｅｓｉｇｎｂａｓｅｄｏｎａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍ
ｄｅｓｉｇｎｂａｓｅｄｏｎＦＤＡｂｅａｍｐａｔｔｅｎｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｉｖｅｒｓｅａｒｒａｙ（ＦＤＡ）；ａｍｂｉｇｕｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎ；ｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｆｓｅｔ；ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒ
ｐｕｌｓｅｓｉｇｎａｌ；ｌｉｎｅａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０３２７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８２０１３：１５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２０．１１０９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５０３４０８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｊｗ＿ｘｊｗ＿１２３＠１６３．ｃｏｍ
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１５２

中国区域电离层异常数据野值检测

刘禹彤１，李锐１，２，，包俊杰１，刘亚希１，２

（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 苏州创新研究院，苏州 ２１５２００）

　　摘　　　要：针对中国区域连续运行参考站接收机野值会干扰星基增强系统（ＳＢＡＳ）电
离层异常事件提取的问题，提出了一种基于电离层垂直延迟时间梯度的野值检测方法。首先，

介绍了电离层延迟数据的提取方法；然后，论述了依据野值和电离层异常的不同时空相关特性

进行野值检测的方法，并用单双频定位误差结果验证了野值检测的正确性；最后，对检测结果

进行了分析。结果表明：该方法可有效区分野值和电离层异常；在中国大陆构造环境监测网络

２００多个参考站中，野值检测所剔除的参考站数目在３～１０个，对电离层穿透点空间分布的影
响在可接受范围内。

关　键　词：中国区域；星基增强系统（ＳＢＡＳ）；电离层；延迟值异常；野值检测
中图分类号：Ｐ２２８．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１３３０８

　　对于全球导航卫星系统（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
ＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）的单频用户，电离层延迟
是最大的定位误差源。为保证航空用户的安全，

星基增强系统（ＳａｔｅｌｌｉｔｅＢａｓｅｄＡｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎＳｙｓ
ｔｅｍ，ＳＢＡＳ）为单频用户提供网格点电离层改正数
和改正误差

［１］
。由于观测值不充分、电离层结构

复杂、异常事件难以预测等原因，电离层异常是影

响 ＳＢＡＳ完好性的最大风险项［２］
。电离层在不同

区域具有不同的结构特点。其中，中国国土范围

跨越中低纬地区，与全球平均电离层水平相比，中

国电离层变化更为复杂。文献［３］研究了中国区
域 ＳＢＡＳ电离层网格校正技术，针对中国南部区
域的异常特性，提出了南北分区的研究思路。文

献［４７］分析了中国电离层异常现象的产生原因
与影响，其中包括赤道异常、电离层暴、电离层闪

烁等典型电离层异常现象。为保证 ＳＢＡＳ完好
性，需要针对中国区域复杂的电离层分布特性，开

展中国区域的电离层异常研究工作。

目前，美国利用广域增强系统（ＷｉｄｅＡｒｅａ

ＡｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＷＡＡＳ）分布在美国本土、阿
拉斯加、夏威夷岛和墨西哥的多个参考站收集的

高精度观测数据进行电离层异常事件的提取和分

析，以建立适用于 ＳＢＡＳ的电离层异常模型和处
理方法

［８１１］
。由于 ＷＡＡＳ同一站配备 ３套接收

机，数据质量得到了保障，电离层延迟值提取较为

准确。研究国内电离层特性，可使用可靠性较高

的连续运行参考站（ＣｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙＯｐｅｒａｔｉｎｇＲｅｆｅｒ
ｅｎｃｅＳｔａｔｉｏｎｓ，ＣＯＲＳ）的实测数据，但其数据质量
无法达到 ＷＡＡＳ站的水平。袁运斌等［１２１３］

研究

了中国区域电离层延迟精确建模方法，使用

ＣＯＲＳ数据拟合电离层延迟值时，由于模型的平
滑作用，拟合延迟值对接收机野值并不敏感；但进

行完好性研究时，由于接收机野值具备和电离层

异常相似的“异常”特性，会严重干扰电离层异常

事件的提取。因此，在电离层异常研究中，需要对

各个参考站的数据进行筛查以排除非电离层因素

（例如卫星故障或接收机故障等）导致的数据异

常，以保证电离层异常建模准确有效。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001015&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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针对上述问题，本文定义由于非电离层因素

导致的数据异常为“野值”，并提出一种基于电离

层垂直延迟时间梯度的野值检测方法。

１　电离层延迟数据提取

电离层垂直延迟数据是电离层异常研究的基

础。本文采用数据质量较为可靠的 ＧＰＳ卫星 Ｌ１
和 Ｌ２频点的双频码和载波相位观测值进行电离
层延迟值的解算。Ｌ１和 Ｌ２双频码伪距和载波相
位伪距观测方程可表示为

［１４］

ρ１ ＝ｒ＋ｃ（δｔｕ－δｔ
ｓ
）＋Ｉ＋Ｔ＋ｄｒ１＋ｄ

ｓ
１＋ερ１

１ ＝ｒ＋ｃ（δｔｕ－δｔ
ｓ
）－Ｉ＋Ｔ＋ｄｒ１＋

　　ｄｓ１＋λ１Ｎ１＋ε１
ρ２ ＝ｒ＋ｃ（δｔｕ－δｔ

ｓ
）＋γＩ＋Ｔ＋ｄｒ２＋ｄ

ｓ
２＋ερ２

２ ＝ｒ＋ｃ（δｔｕ－δｔ
ｓ
）－γＩ＋Ｔ＋ｄｒ２＋ｄ

ｓ
２＋

　　λ２Ｎ２＋ε２

γ＝
ｆ２１
ｆ



















２
２

（１）
式中：ｒ为接收机到卫星的真实距离；ｃ为光速；δｔｕ
为接收机钟差；δｔｓ为卫星钟差；Ｔ为对流层延迟；
Ｉ为 Ｌ１频率信号上的电离层延迟。由于电离层
延迟与信号频率的平方成反比，因此可通过给 Ｉ
乘上一个比例因子得到 Ｌ２频率信号上的电离层
延迟 γＩ。下标 １表示 Ｌ１频率信号，下标 ２表示
Ｌ２频率信号。ｆ１和 ｆ２为信号频率；λ１和 λ２为波

长；ｄｒ１和ｄ
ｒ
２为接收机硬件延迟；ｄ

ｓ
１和ｄ

ｓ
２为卫星硬

件延迟；ερ１和 ερ２为码噪声；Ｎ１和 Ｎ２为载波测量

值的整周模糊度；ε１和 ε２为载波相位噪声；ρ１和

ρ２为码伪距观测值；１和 ２为载波相位观测值。
式（１）中双频码伪距值相减再除以常数项可得到
Ｌ１的电离层延迟码观测值 Ｉρ１；双频载波伪距值相
减再除以常数项可得到 Ｌ１的电离层延迟载波观
测值 Ｉ１：

Ｉρ１ ＝
ρ２－ρ１
γ－１

＝Ｉ＋ １
γ－１

（ｄｓ２－ｄ
ｓ
１＋ｄ

ｒ
２－ｄ

ｒ
１）＋

　　ερ ＝Ｉ＋
１
γ－１

（ＤＣＢｓ＋ＤＣＢｒ）＋ερ

Ｉ１ ＝
２－１
γ－１

＝－Ｉ＋ １
γ－１

（ＤＣＢｓ＋ＤＣＢｒ）＋

　　
Ｎ２－Ｎ１
γ－１

＋ε



















（２）
其中：延迟观测值 Ｉρ１和 Ｉ１可作为延迟真实值 Ｉ的

估计，但其中还包含噪声以及码间偏差（Ｄｉｆｆｅｒｅｎ
ｔｉａｌＣｏｄｅＢｉａｓｅｓ，ＤＣＢ）项的干扰，ＤＣＢ也称为内频
偏差，是由于卫星和接收机的硬件电路对不同频

率的信号产生的硬件延迟不同导致的
［１５］
。双频

码伪距计算得到的电离层延迟值噪声大；载波相

位伪距噪声小，却有整周模糊度的问题。因此可

利用载波相位平滑码伪距，得到低噪声的电离层

延迟观测值，而平滑之前还需要进行周跳探测以

确保载波相位观测值的连续性。参考 Ｂｅｒｎｅｓｅ软
件的后处理方法进行周跳探测以及平滑

［１６］
，并建

立区域垂直总电子含量（ＶｅｒｔｉｃａｌＴｏｔａｌＥｌｅｃｔｒｏｎ
Ｃｏｎｔｅｎｔ，ＶＴＥＣ）球谐模型以估计卫星和接收机的
ＤＣＢ值，最 后 得 到 准 确 的 电 离 层 垂 直 延 迟
数据

［１７］
。

欧洲定轨中心（ＣｅｎｔｅｒｆｏｒＯｒｂｉｔＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ
ｉｎＥｕｒｏｐｅ，ＣＯＤＥ）是国际上权威的 ＧＮＳＳ分析机
构，以其发布的全球电离层图（ＧｌｏｂａｌＩｏｎｏｓｐｈｅｒｅ
Ｍａｐｓ，ＧＩＭ）产品内插得到的延迟值作为参考，与
处理得到的电离层垂直延迟值结果进行一致性比

对，结果如图１所示。结果表明，相比于单频定位
普遍采用的 Ｋｌｏｂｕｃｈａｒ模型值，本文处理得到的双
频观测值更接近 ＣＯＤＥ电离层产品，证明了该方
法可用于中国区域电离层延迟数据的提取。

通过分析结果发现，电离层垂直延迟双频观

测值有时会出现跳变、梯度增大、剧烈抖动等异常

现象。由式（２）可看出，除电离层因素引起真实
延迟值 Ｉ异常会导致电离层延迟观测值异常外，
卫星故障、接收机故障、接收机受到干扰引起噪声

增大等非电离层因素也会导致延迟观测值出现异

常，这种异常会干扰对电离层真实特性的研究和

分析，因此视其为“野值”，需要剔除。

卫星端异常（例如星历故障、星钟故障等）会

导致不同参考站的同一颗卫星的观测值发生异常

变化；接收机端异常（例如接收机故障、受到电

图 １　电离层垂直延迟值结果对比

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｖａｌｕｅｓ
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　第 １期 刘禹彤，等：中国区域电离层异常数据野值检测

磁干扰等）会导致单个参考站的观测值发生异常

变化。由于卫星发生故障的概率非常小，且卫星

端具备自主完好性监测能力，目前处理的数据还

未出现卫星端异常的事件。因此实际数据中“野

值”产生的原因主要是接收机异常，可通过剔除

参考站数据的方法进行处理。

２　野值检测方法
以利用上述方法处理得到的电离层垂直延迟

数据作为基础，进行野值检测，剔除由非电离层因

素导致的异常数据，并筛选出由电离层因素导致

的异常数据。根据电离层活动的物理特性，可对

电离层延迟异常值进行初步的识别。电离层异常

导致的数据异常一般具有空间相关性和时间相关

性，即在一定范围内，多于一个站或一颗星的电离层

垂直延迟值在相同时间段内发生趋势相近的异常变

化。而非电离层因素引起的数据野值，往往表现为

不同卫星在不同时间段的电离层延迟值的跳变。

本文选取每个站每颗卫星的电离层垂直延迟

值序列进行差分处理，得到电离层垂直延迟时间

梯度（单位：ｍｍ／ｓ）。电离层异常或者接收机异
常都会导致时间梯度增大。通过对中国大陆构造

环境监测网络（简称中国陆态网）２００多个站的数
据进行处理分析，计算得到每个站所有卫星的电

离层垂直延迟时间梯度。以 ２０１６年 ３月 ２６日
（磁静期）为例，所有站的所有历元的时间梯度概

率分布如图２所示（样本数为４８９６６１８）。结果表
明９０％ 以上的时间梯度值都集中在（－０．５，
０．５）ｍｍ／ｓ的区间内，仅存在少部分由于电离层
异常或非电离层异常因素而增大的时间梯度值，

最大异常梯度甚至超过２０ｍｍ／ｓ。
利用 ＣＯＤＥ电离层产品计算出的电离层垂直

延迟时间梯度最大值为 １～２ｍｍ／ｓ，可认为实际
电离层延迟正常梯度在其范围之内。由于接收机

图 ２　２０１６年 ３月 ２６日电离层垂直延迟

时间梯度概率分布

Ｆｉｇ．２　Ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｅｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ２６，２０１６

热噪声以及预处理时弧段划分等原因，ＣＯＲＳ数
据解算出的双频延迟值时间梯度会产生 ２～
３ｍｍ／ｓ的干扰。因此可认为约 ５ｍｍ／ｓ以内的时
间梯度都为正常值。根据对数据量的不同要求可

调整检测门限以满足不同的场景。电离层异常研

究中需采用尽可能密集的穿透点延迟数据以捕捉

中国区域小时空尺度下的异常事件，因此不能剔

除过多的数据。考虑到研究中国区域电离层异常

特性的数据需求，以及野值对电离层异常检测的

影响，本文选择了 １０ｍｍ／ｓ作为门限对数据进行
筛选。根据电离层异常和非电离层异常的不同特

性，以实际经验数据为基础，提出一种野值检测和

剔除的方法，其流程如图３所示。首先，计算单站
单星的电离层垂直延迟时间梯度序列并进行遍

历，若时间梯度绝对值超过 １０ｍｍ／ｓ，则判定其为
异常值（野值或是电离层异常）。然后，根据该点

附近２ｈ间隔内是否有其他历元的时间梯度绝对
值超过 ５ｍｍ／ｓ来区分电离层异常或是野值。
若单个站的野值个数小于２，则剔除该站该星的

图 ３　野值检测流程图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｏｕｔｌｉｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ
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异常数据，否则剔除该站所有数据。最后，利用剔

除站的单双频定位结果进行复核，验证其为野值。

对不同检测结果的参考站数据进行具体分

析，可发现由于不同异常因素而导致的不同时间

梯度特性。图４～图７分别是 ４个站所有卫星的
电离层垂直延迟时间梯度值随时间变化。

图４是２０１６年３月２６日（磁静期）位于中国
北部的 ＨＬＡＲ站的电离层垂直延迟时间梯度。
该站所有数据在野值检测中都被判定为正常值。

由于不受到电离层暴和赤道异常等因素的影响，

ＨＬＡＲ站所在区域电离层活动很平静，延迟值变
化均匀且缓慢，因此时间梯度大部分都很小，个别

不连续的点是由于观测值平滑时弧段划分引

起的。

图５是２０１６年３月２６日 ＱＨＴＲ站的电离层
垂直延迟时间梯度。该站在野值检测中数据出现

多个野值，被判定为剔除站。由图５可见，该站时

图 ４　２０１６年 ３月 ２６日 ＨＬＡＲ站电离层垂直

延迟时间梯度

Ｆｉｇ．４　Ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔａｔ

ＨＬＡＲｓｔａｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ２６，２０１６

图 ５　２０１６年 ３月 ２６日 ＱＨＴＲ站电离层垂直

延迟时间梯度

Ｆｉｇ．５　Ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔａｔ

ＱＨＴＲｓｔａｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ２６，２０１６

图 ６　２０１６年 ３月 ２６日 ＱＩＯＮ站电离层垂直

延迟时间梯度

Ｆｉｇ．６　Ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔａｔ

ＱＩＯＮｓｔａｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ２６，２０１６

图 ７　２０１５年 ３月 １７日 ＨＡＱＳ站电离层垂直

延迟时间梯度

Ｆｉｇ．７　Ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔａｔ

ＨＡＱＳｓｔａｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ１７，２０１５

间梯度的极端异常值可超过 ±２０ｍｍ／ｓ，而且异
常值不连续。通过对该站周边站的电离层延迟

值进行一致性比对，证明该异常不具有空间相

关性，因此判定其产生异常的原因是该站接收

机故障或受到干扰。

图６是 ２０１６年 ３月 ２６日位于海南的 ＱＩＯＮ
站的电离层垂直延迟时间梯度。野值检测中，该

站出现了电离层异常。由图 ６可以看出，１３～
１６ｈ有几颗卫星的延迟值发生了异常变化，时间
梯度出现了连续异常值，且波动较大。对北纬

２０°附近的多个站进行分析，都发现了相似的异常
现象，其发生时间与区域都与电离层等离子体泡

现象相吻合
［１８］
。因此判断该站电离层异常的原

因是电离层等离子体泡。

图７是 ２０１５年 ３月 １７日（磁暴期）ＨＡＱＳ站
的电离层垂直延迟时间梯度。野值检测中，该站也
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出现了电离层异常。该天的地磁指数 Ｋｐ最大值
为７，全球区域发生了强磁暴，因此中国区域有很
大可能性发生了电离层暴。由图７可看出，在 ＧＰＳ
时５～１０ｈ（当地时间１３～１８ｈ，日间），电离层最活
跃也是延迟值变化最快的时段，多颗卫星的电离层

垂直延迟值时间梯度连续增大。对比附近站的数

据，发现该异常具有空间相关性。与图６的电离层
异常相比，图７所示时间梯度变化更为缓慢，延迟
值变化具有单调性，判定其电离层异常原因为赤道

异常引起的电子密度增强或电离层暴引起的风暴

增强密度（ＳｔｏｒｍＥｎｈａｎｃｅｄＤｅｎｓｉｔｙ，ＳＥＤ）。
无论是哪种原因引起的电离层异常，其时间

梯度异常都具有连续性的特点。而由于非电离层

原因导致的数据野值，则不具有连续性的特点。

基于这一特点，提出了以上区分野值和电离层异

常的检测方法。为证明检测结果的正确性，用单

站的定位误差结果进行复核。

３　定位误差验证

野值检测的难点之一是判别异常值产生原因

是否为电离层因素。一般认为，双频观测值可消

除电离层异常对定位结果的影响。因此，可利用

单双频定位误差结果来验证异常产生的原因。电

离层异常会引起单频定位结果异常，而不影响双

频定位结果；非电离层因素的“野值”则会引起单

双频定位结果都出现异常。

ＲＴＫＬＩＢ是 ＧＮＳＳ标准／精密定位开源程序
包，由日本东京海洋大学开发，可支持多种 ＧＮＳＳ
定位模式

［１９］
。本文利用 ＲＴＫＬＩＢ的后处理单点

定位模式对观测数据进行单双频定位解算。单频

定位采用广播模型进行电离层改正。

对单双频定位结果进行对比，可验证异常产

生的原因。图８～图１０分别是２０１６年３月２６日
ＹＮＭＺ站 ＧＰＳ时 １～１．２５ｈ（以下未作说明均为
ＧＰＳ时），ＹＮＭＺ站 １４～１４．２５ｈ，ＱＨＴＲ站 １～
１．２５ｈ３个方向的单双频定位误差结果。野值检
测结果表明，ＱＨＴＲ站由于数据出现较多野值而
被剔除；ＹＮＭＺ站在１３～１６ｈ发生了电离层异常。
对比图 ８未发生异常时段的单双频定位结果，
图９的双频定位结果正常，而单频定位出现较大
误差，证明了 ＹＮＭＺ站该时段由于电离层异常引
起数据异常的结论。而图 １０的单双频定位结果
都出现了较大误差，可说明 ＱＨＴＲ站由于非电离
层因素引发了异常。通过比较单双频定位误差结

果，验证了野值检测结果的合理性。

图 ８　２０１６年 ３月 ２６日 ＹＮＭＺ站 １～１．２５ｈ

单双频定位误差结果

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅａｎｄｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎ１ｈａｎｄ１．２５ｈａｔ

ＹＮＭＺｓｔａｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ２６，２０１６

图 ９　２０１６年 ３月 ２６日 ＹＮＭＺ站 １４～１４．２５ｈ

单双频定位误差结果

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅａｎｄｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎ１４ｈａｎｄ１４．２５ｈａｔ

ＹＮＭＺｓｔａｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ２６，２０１６
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图 １０　２０１６年 ３月 ２６日 ＱＨＴＲ站 １～１．２５ｈ

单双频定位误差结果

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅａｎｄｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎ１ｈａｎｄ１．２５ｈａｔ

ＱＨＴＲｓｔａｔｉｏｎｏｎＭａｒｃｈ２６，２０１６

４　野值检测结果

采用上述方法对２０１６年不同月份的 １２天电
离层垂直延迟数据进行野值检测，并统计剔除站

数，如表１所示。结果显示，在中国陆态网 ２００多
个站中，野值检测所剔除的参考站数目在 ３～
１０个，对电离层延迟值数据分布的影响在可接受
范围内。

表 １　野值剔除结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｕｔｌｉｅｒｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

日期 剔除站数

２０１６０１０８ ８

２０１６０１１７ ５

２０１６０２２２ ３

２０１６０２２８ ５

２０１６０３０６ ９

２０１６０３１３ ９

２０１６０３２６ ９

２０１６０４０９ ５

２０１６０６１８ １０

２０１６１０１３ １０

２０１６１２１６ ６

２０１６１２２５ ３

　　在 １２天中剔除次数超过 ２次的参考站如
图１１所示。对于某些站，多天的野值检测结果呈
现一致性。例如，ＧＳＴＳ站在每天的野值检测中都
被判别为剔除站，可能由于其接收机长期故障或

者是受到干扰，在后续电离层异常建模研究中，将

不采用此站的数据。

图 １１　剔除次数较多的参考站

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｍｏｒｅｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎｔｉｍｅｓ

５　结　论

１）野值检测方法可根据电离层异常和野值
的不同时空相关特性有效检测出野值，并将其剔

除，以保证电离层异常数据的可靠性。

２）利用电离层垂直延迟时间梯度不仅可以
筛选野值，还可以区分不同类型的电离层异常现

象（电离层等离子体泡或电子密度增强），后续研

究电离层异常时可借鉴该方法。

３）利用单双频定位误差结果可判别异常值
产生的原因是否是电离层因素，也可验证野值检

测结果的正确性。

４）在中国陆态网２００多个站中，野值检测所
剔除的参考站数目在 ３～１０个，对电离层延迟值
数据分布的影响在可接受范围内。

本文野值检测方法将用于中国区域电离层异

常研究数据预处理阶段，以保障电离层延迟值数

据的真实可靠性。为适应不同接收机以及不同数

据要求的场景，仍需适当调整野值检测门限参数。

致谢　感谢“中国大陆构造环境监测网络”
（简称中国陆态网）提供的数据支持。
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ｐｒｏｖｅｄｔｈｅｂｒｏａｄｃａｓｔｉｎｔｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｂｉａｓｅｓ［Ｊ］．ＧＰＳＷｏｒｌｄ，

１９９９，１０（９）：５６６６．

［１６］ＤＡＣＨＲ，ＨＵＧＥＮＴＯＢＬＥＲＵ，ＦＲＩＤＥＺＰ，ｅｔａｌ．ＢｅｒｎｅｓｅＧＰＳ

ＳｏｆｔｗａｒｅＶｅｒｓｉｏｎ５．０［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１１０５２０）［２０１９０４０２］．

ｈｔｔｐ：∥ｗｗｗ．ｂｅｒｎｅｓｅ．ｕｎｉｂｅ．ｃｈ／ｄｏｃｓ５０／ＤＯＣＵ５０．ｐｄｆ．

［１７］ＪＩＮＲ，ＪＩＮＳＧ，ＦＥＮＧＧＰ．Ｍ＿ＤＣＢ：Ｍａｔｌａｂｃｏｄｅｆｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇ

ＧＮＳＳｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｒｅｃｅｉｖｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｃｏｄｅｂｉａｓｅｓ［Ｊ］．ＧＰＳ

Ｓｏｌｕｔｉｏｎｓ，２０１２，１６（４）：５４１５４８．

［１８］ＴＡＫＥＳＨＩＦ，ＴＯＳＨＩＡＫＩＴ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｅｆｆｅｃｔｓ

ｏｆｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｐｌａｓｍａｂｕｂｂｌｅｓｏｎＧＢＡＳａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２７ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＴｅｃｈｎｉｃａｌＭｅｅｔｉｎｇｏｆｔｈｅＳａｔ

ｅｌｌｉｔｅＤｉｖｉｓｉｏｎｏｆｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＮａｖｉｇａｔｉｏｎ（ＩＯＮ ＧＮＳＳ＋

２０１４）．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＩｎｓｔＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，２０１４：８３５８４０．

［１９］朱李忠，吴文会，王连仲，等．ＲＴＫＬＩＢ后处理模块定位精度

分析及可用性探讨［Ｊ］．测绘与空间地理信息，２０１８，４１

（６）：４１４３．

ＺＨＵＬＺ，ＷＵＷＨ，ＷＡＮＧＬＺ，ｅｔａｌ．ＲＴＫＬＩＢｐｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

ｍｏｄｕｌｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎ

［Ｊ］．Ｇｅｏｍａｔｉｃｓ＆ ＳｐａｔｉａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，４１

（６）：４１４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　刘禹彤　女，硕士研究生。主要研究方向：星基增强系统电离

层网格校正技术及电离层异常检测方法。

李锐　男，博士，高级工程师。主要研究方向：卫星导航完

好性。
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ＯｕｔｌｉｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃａｎｏｍａｌｙｄａｔａｉｎＣｈｉｎａ
ＬＩＵＹｕｔｏｎｇ１，ＬＩＲｕｉ１，２，，ＢＡＯＪｕｎｊｉｅ１，ＬＩＵＹａｘｉ１，２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｕｚｈｏｕＩｎｓｔｉｔｕｄｅ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｕｚｈｏｕ２１５２００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙｏｐｅｒａｔｉｎｇｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｉｏｎｓ’ｒｅｃｅｉｖｅｒ’ｓｏｕｔｌｉｅｒｓｉｎＣｈｉ
ｎａｗｉｌｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｗｉｔｈｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃａｎｏｍａｌｙｅｖｅｎｔｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｓｅｄａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＳＢＡＳ），ａｎ
ｏｕｔｌｉｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃ
ｄｅｌａｙｄａｔａｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗａｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｖｅｒｔｉｃａｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｇｒａｄｉｅｎｔｏｕｔｌｉｅｒｗａｓｄｅ
ｔｅｃｔｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐａｔｉｏｔｅｍｐｏｒａｌｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｏｕｔｌｉｅｒａｎｄｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃａｎｏｍａｌｙ．Ｔｈｅ
ｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓｏｆｏｕｔｌｉｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｒｒｏｒｒｅｓｕｌｔｓ．
Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｄｉｓｔｉｎｇｕｉｓｈｂｅ
ｔｗｅｅｎｏｕｔｌｉｅｒｓａｎｄｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃａｎｏｍａｌｉｅｓ；ａｍｏｎｇｍｏｒｅｔｈａｎ２００ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｉｏｎｓｏｆｃｒｕｓｔａｌｍｏｖｅｍｅｎｔｏｂｓｅｒ
ｖａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｏｆＣｈｉｎａ，ｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｔａｔｉｏｎｓｒｅｊｅｃｔｅｄｂｙｔｈｅｏｕｔｌｉｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｓａｂｏｕｔ３ｔｏ１０，
ａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｎｔｈｅｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｉｓｗｉｔｈｉｎａｎａｃｃｅｐｔａｂｌｅｒａｎｇｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｃｈｉｎａｒｅｇｉｏｎ；ｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｓｅｄａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＳＢＡＳ）；ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｅ；ａｂｎｏｒｍａｌｄｅｌａｙ
ｖａｌｕｅ；ｏｕｔｌｉｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４０４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０６０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７０５１６：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７０５．１２０３．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｅｅ＿ｒｕｉｎ＠２６３．ｎｅｔ

０４１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０２０年 １月
第４６卷 第１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１

　收稿日期：２０１９０３２７；录用日期：２０１９０７２０；网络出版时间：２０１９０８２１１２：３７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２１．１１３２．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （４１７７４０２８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｂｏｚｈａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：吴迪，张波，李博闻．涌浪及降雨影响下的ＧＮＳＳ海面反射信号建模［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：１４１
１４９．ＷＵＤ，ＺＨＡＮＧＢ，ＬＩＢＷ．ＭｏｄｅｌｉｎｇｏｆＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌｕｎｄｅｒｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｗｅｌｌａｎｄｒａｉｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：１４１１４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１２５

涌浪及降雨影响下的 ＧＮＳＳ海面反射信号建模
吴迪，张波，李博闻

（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）海面反射信号的模拟仿真采用的海浪谱多为风
驱模型，而忽略了真实复杂环境中涌浪、降雨的影响。为此，提出了一种涌浪、降雨影响下的

ＧＮＳＳ海面反射信号模型。首先，对Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙ海浪谱、涌浪谱、降雨谱分别进行仿真，从海浪谱
的角度分析涌浪、降雨对 ＧＮＳＳ反射信号的影响。然后，设计了引入涌浪、降雨影响因子后的
ＧＮＳＳ反射信号建模的方法，并建立噪声模型。最后，对星载场景下仿真得到的二维时延多普
勒相关功率分布图像（ＤＤＭ）、时延相关功率波形（ＤＷ）进行分析，并与英国技术演示卫星（ＵＫ
ＴＤＳ１）实测数据的处理结果进行了对比验证。结果表明：涌浪主要形成对 ＧＮＳＳ反射信号影
响较大的大尺度粗糙海面，而降雨对 ＧＮＳＳ反射信号影响较小；仿真的 ＤＤＭ与实测数据结果
的波形有很好的一致性，ＤＷ对比的相关系数达到 ０．９２，优于未修正模型的对比结果，模拟的
反射信号更为真实，证明了提出的 ＧＮＳＳ反射信号建模方法的可行性、有效性。对真实复杂环
境下的 ＧＮＳＳ反射信号建模及 ＧＮＳＳ反射信号星载探测应用研究具有一定的参考意义和实用
价值。

关　键　词：全球导航卫星系统（ＧＮＳＳ）；反射信号；涌浪；降雨；模拟仿真
中图分类号：ＴＮ９６７．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１４１０９

　　自 ２０世纪 ９０年代以来，利用全球导航卫星
系统（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）反
射信号进行遥感探测的技术成为导航领域的研究

热点之一
［１］
。该技术广泛应用于海面测风、海面

测高、海冰探测、海盐探测、海面溢油、土壤湿度等

诸多领域，具有重要的研究意义和广阔的应用

前景
［２５］
。

随着遥感技术的发展，关于 ＧＮＳＳ反射信号
模拟 仿 真 的 研 究 引 起 了 越 来 越 多 的 关 注。

２０００年，Ｚａｖｏｒｏｔｎｙ和 Ｖｏｒｏｎｏｖｉｃｈ［６］基于双基雷达
方程和基尔霍夫几何光学（ＫｉｒｃｈｈｏｆｆＡｐｐｒｏｘｉｍａ
ｔｉｏｎＧｅｏｍｅｔｒｉｃＯｐｔｉｃｓ，ＫＡＧＯ）近似法，提出 ＧＮＳＳ
散射信号的时延多普勒相关功率模型，即经典的

ＺＶ模型，该模型描述了全球定位系统（Ｇｌｏｂａｌ
ＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）的散射信号功率随几何
及环境参数的变化。Ｓｃｈｉａｖｕｌｌｉ等［７］

为改进基于

该模型的仿真技术，提出了一种基于面元的散射

模型，生成随机三维海面，利用基尔霍夫物理光学

（ＫｉｒｃｈｈｏｆｆＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎＰｈｙｓｉｃａｌＯｐｔｉｃｓ，ＫＡＰＯ）
近似法计算 ＧＮＳＳ散射信号相关功率和二维时
延多普勒相关功率分布 图 像 （ＤｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒ
Ｍａｐｓ，ＤＤＭ），研究 ＧＮＳＳ反射信号的极化特性。
伊朗学者 Ｇｈａｖｉｄｅｌ等基于 ＺＶ模型模拟反射信
号，利用数值模拟计算电磁偏离，分析了其与海浪

谱、入射／散射角的关系［８］
，同时引入降雨、涌浪

和表面洋流对电磁偏离的影响
［９］
。为了更好地

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001016&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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描述 ＧＮＳＳ散射信号相关功率的统计特性，Ｐａｒｋ
等

［１０］
为欧洲 ＰＡＵ／ＰＡＲＩＳ端对端性能模拟器

（ＰＡＵ／ＰＡＲＩＳＥｎｄｔｏｅｎｄＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅＳｉｍｕｌａｔｏｒ，
Ｐ２ＥＰＳ）系统增加了大气误差和斑点噪声的影响，
并考虑了地形地貌等地球物理参数对散射功率的

影响，完善了其探测陆地参数的性能
［１１１２］

。李博

闻等
［１３］
提出反向建模思路，将反射信号等效为 ｎ

条具有不同时延、多普勒以及幅度的信号叠加。

现有仿真研究大多基于 ＺＶ模型，采用风驱
海浪谱分析风驱海面对 ＧＮＳＳ反射信号的影
响

［１４１５］
，而未考虑涌浪、降雨等复杂环境的影响。

其中，降雨可以改变大气边界层的结构，撞击海面

产生毛细重力波环，导致表面粗糙度的改变，这种

改变将导致电磁场偏离增大
［１６］
。在测高应用中，

降雨可以引入分米级的电磁场偏离误差
［９］
。涌

浪的存在也会使海面粗糙度发生变化，造成后向

散射截面增大，且在 Ｌ波段以及入射角较小的情
况下产生的影响更大

［１７］
。这些复杂环境影响导

致的海面粗糙度变化在反射信号风速反演等应用

中都会引入误差，对真实的复杂环境下的 ＧＮＳＳ
反射信号模拟及遥感技术的研究至关重要。

本文针对涌浪、降雨２种海面影响因子，提出
在复杂环境下的 ＧＮＳＳ海面反射信号的建模方
法。首先，对 Ｅｌｆｏｕｈａｌｉｙ海浪谱、涌浪谱、降雨谱进
行仿真，从海浪谱的角度分别论述了涌浪、降雨对

海面统计特征及 ＧＮＳＳ海面反射信号的影响。其
次，利用该影响对风驱海浪谱进行修正，建立复杂

环境下的 ＧＮＳＳ海面反射信号模型，并基于该模
型进行仿真得到 ＤＤＭ。然后，将仿真的 ＤＤＭ与
英国技术演示卫星（ＵｎｉｔｅｄＫｉｎｇｄｏｍＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ
１，ＵＫＴＤＳ１）实测数据的处理结果进行比对验
证。最后，对所建立的反射信号模型、处理的结果

和不足之处进行了总结。

１　涌浪及降雨模型

１．１　海面统计特征

海面受海浪的影响，上下起伏，可视为随机过

程，一般采用海浪谱描述其统计特征。其中 Ｅｌｆ
ｏｕｈａｉｌｙ海浪谱［１８］

考虑了风区对能量的影响，广泛

应用于海面风场反演。其可表示为
［１８］

ＳＥ（ｋ，φ）＝ＭＥ（ｋ）ｆＥ（ｋ，φ） （１）
式中：ＭＥ（ｋ）表示海浪谱各向同性部分；ｆＥ（ｋ，φ）
为对应的方位函数；ｋ为波数；φ为波向。

在不同风速下，仿真得到的 Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙ海浪谱
如图１所示。图中：Ｋｃ为截止波数，其将波谱分

图 １　不同风速下的 Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙ海浪谱

Ｆｉｇ．１　Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙｗａｖｅｓｐｅｃｔｒｕｍａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓ

为大小尺度粗糙度２个部分，小于 Ｋｃ的部分为大
尺度粗糙度，大于 Ｋｃ的部分为小尺度粗糙度。

Ｂｒｏｗｎ［１９］提出大尺度粗糙度的截止波数可以表
示为

Ｋｃ ＝２πｃｏｓθｉ／（３λｓ） （２）
式中：θｉ为入射角；λｓ为信号波长。

对于ＧＰＳＬ１信号，截止波长约为０．６ｍ，可计
算此时 Ｋｃ约为１０ｒａｄ／ｍ。由图１可知，随着风速
增大，风浪的总能量增大，同时谱峰向低频、大尺

度粗糙度方向推移，使得前向散射系数减小，漫反

射增强。

１．２　涌浪模型
涌浪不同于风浪，是由其他风场传播而来的

海浪，持续运动且不再受当地风影响。据海洋观

测数据显示，仅风浪或仅涌浪出现的情况极少，大

多数情况以混合浪形式出现
［２０］
。因此，考虑涌浪

的影响才能模拟更真实的 ＧＮＳＳ反射信号。涌浪
可被建模为一个窄带高斯过程，即

［２１］

Ｓｓｗｅｌｌ（ｋｘ，ｋｙ）＝
〈ｈ２〉
２πσｋｘσｋｙ {ｅｘｐ － [１２ ｋｘ－ｋｘｍ

σ( )
ｋｘ

２

＋

　　 ｋｙ－ｋｙｍ
σ( )
ｋｙ

] }２

（３）

式中：〈ｈ２〉为涌浪的高度变化；σｋｘ和 σｋｙ为谱的标
准偏差；ｋｘ、ｋｙ分别为波数 ｋ在 ｘ、ｙ方向的分量；
ｋｘｍ、ｋｙｍ分别为涌浪在 ｘ、ｙ方向的谱峰波数。为了

突出涌浪的影响，一般取〈ｈ２〉为４ｍ２，波长 Λｍ为

４００ｍ［９］，且满足：

ｋ＝ ｋ２ｘｍ ＋ｋ
２
ｙ槡 ｍ ＝

２π
Λｍ

σｋｘ ＝σｋｙ ＝０．００２５ｍ
－

{
１

（４）

对该涌浪谱进行仿真，结果如图 ２所示。从
图２中可以看出，涌浪驱动的海浪谱位于截至波
数 Ｋｃ左侧，主要形成对 ＧＮＳＳ海面反射信号影响
较大的大尺度粗糙海面。且在低风速时，涌浪的

２４１
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　第 １期 吴迪，等：涌浪及降雨影响下的 ＧＮＳＳ海面反射信号建模

图 ２　风驱、涌浪驱动的 Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙ海浪谱

Ｆｉｇ．２　ＷａｖｅｓｐｅｃｔｒｕｍｄｒｉｖｅｎｂｙＥｌｆｏｕｈａｉｌｙｗｉｎｄａｎｄｓｗｅｌｌ

影响更为显著，该情况下进行风速反演，涌浪的存

在将带来巨大的反演误差，从而降低风速反演的

精度。

１．３　降雨模型
降雨时，飞溅的雨滴进入海水产生涡旋使表

面粗糙度发生变化，变化大小与降雨率、雨滴大小

分布有关。Ｂｌｉｖｅｎ等［２２］
通过实验模拟降雨扰动

水面的场景，并对散射计数据进行了分析，实验结

果证明可将降雨谱建模为对数高斯环形波谱。其

表示为

Ｓｒａｉｎ（ｋ）＝
１
２π
Ｃｇ（ｋ）Ｓｆｐ·

　　ｅｘｐ －π
ｌｎ ｇｋ＋

τｗ
ρ
ｋ

槡
３
（２πｆｐ( )）

Δｆ／ｆ











ｐ
{ }

２

（５）

式中：Ｃｇ（ｋ）为群速度；Ｓｆｐ为幂律谱模型；ｇ为重力
加速度；τｗ 为水面张力；ρ为水的密度；Δｆ为带
宽；ｆｐ为峰值频率。

利用该降雨谱进行仿真，结果如图 ３所示。
降雨驱动的海浪谱主要对小尺度粗糙海面产生影

响，对 ＧＮＳＳ反射信号的影响较小，且对风速不敏
感。仅在低风速强降雨情况下，降雨才会对ＧＮＳＳ
反射信号产生一定影响。

图 ３　风驱、降雨驱动的海浪谱

Ｆｉｇ．３　Ｗａｖｅｓｐｅｃｔｒｕｍｄｒｉｖｅｎｂｙｗｉｎｄａｎｄｒａｉｎ

２　ＧＮＳＳ反射信号模型修正

接收机端接收到的 ＧＮＳＳ反射信号可以看作
各个散射单元散射信号的加权和

［２３］
。ＤＤＭ作为

ＧＮＳＳ反射信号的基础观测量，可用基于双基雷
达方程的 ＧＮＳＳ反射信号时延多普勒二维相关
功率模型来表示

［２４］
：

〈Ｙ（τ，ｆ） ２〉＝
λ２ＰｔＧｔＴ

２
ｃ

（４π）３
·

　　∫Ｇｒ＿ｘ，ｙσｐ，ｑ＿ｘ，ｙＲ２ｔ＿ｘ，ｙＲ
２
ｒ＿ｘ，ｙ

Λ２ τ－
Ｒｒ＿ｘ，ｙ＋Ｒｔ＿ｘ，ｙ( )ｃ

Ｓ２（ｆｘ，ｙ－

　　ｆ）ｄｘｄｙ＋Ｎ（τ，ｆ） （６）
式中：Ｐｔ为发射机功率；Ｇｔ为发射天线增益；λ为
ＧＮＳＳ信号波长；Ｔｃ为相干积分时间；Ｇｒ＿ｘ，ｙ为散射
单元 Ｓｘ，ｙ方向上的接收天线增益；σｐ，ｑ＿ｘ，ｙ为 ｐ极化
入射波对应 ｑ极化反射波时散射单元 Ｓｘ，ｙ的散射
系数；Ｒｔ＿ｘ，ｙ、Ｒｒ＿ｘ，ｙ分别为 ＧＮＳＳ卫星和接收天线到
散射单元 Ｓｘ，ｙ的距离；Λ和 Ｓ分别为伪随机码自
相关函数和多普勒滤波函数；τ和 ｆ分别为镜面反
射点处的时延、多普勒；ｆｘ，ｙ为散射单元 Ｓｘ，ｙ处的反
射信号分量的多普勒；Ｎ（τ，ｆ）为噪声项。

当多普勒频率固定时，利用式（６）可推导
ＧＮＳＳ反射信号一维时延相关功率波形（Ｄｅｌａｙ
Ｗａｖｅｆｏｒｍ，ＤＷ）的表达式：
〈Ｙ（τ） ２〉＝〈Ｙ（τ，ｆ） ２〉 ｆ＝ｃｏｎｓｔ＝

　　
λ２ＰｔＧｔＴｃ

２

（４π）３∫
Ｇｒ＿ｘ，ｙσｐ，ｑ＿ｘ，ｙ
Ｒ２ｔ＿ｘ，ｙＲ

２
ｒ＿ｘ，ｙ

Λ (２ τ－
　　

Ｒｒ＿ｘ，ｙ＋Ｒｔ＿ｘ，ｙ)ｃ
ｄｘｄｙ＋Ｎ（τ，ｆ） （７）

基于风驱、涌浪驱及降雨驱海浪谱，建立受涌

浪、降雨扰动的双基电磁散射模型，从而计算

ＧＮＳＳ反射信号的时延多普勒二维相关功率，完
成 ＧＮＳＳ反射信号的建模。其研究框图如图 ４所
示。具体建模步骤如下：

１）建立散射参考坐标系（ＳｃａｔｔｅｒｉｎｇＲｅｆｅｒ
ｅｎｃｅＦｒａｍｅ，ＳＲＦ）［２５］，根据 ＧＮＳＳ卫星和接收机状
态（位置、速度）计算镜面反射点。

２）在１００００平方公里的正方形区域内，将表
面划分为 １ｋｍ×１ｋｍ的网格，基于 Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙ海
浪谱仿真每个网格所对应的二维随机海面，如

图５所示（风速为５ｍ／ｓ，风向 φｗ＝４５°，色标为每
个像素点的海面高度，单位为 ｍ）。该尺寸足以
囊括最高风速条件下与涌浪相关的长波

［９］
。然

后进行空间域到时延多普勒域的映射，计算每个
网格的时延、多普勒等参数。

３４１
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图 ４　复杂环境下 ＧＮＳＳ反射信号建模研究框图

Ｆｉｇ．４　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＧＮＳＳｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｉｎｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

图 ５　基于 Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙ海浪谱的二维随机海面

Ｆｉｇ．５　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｒａｎｄｏｍｓｅａｓｕｒｆａｃｅｂａｓｅｄｏｎ

Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙｗａｖｅｓｐｅｃｔｒｕｍ

３）结合风驱、涌浪驱、降雨驱海浪谱，基于双
尺度模型建立受涌浪、降雨扰动的电磁散射模型，

完成散射系数的计算。

４）加入噪声，利用式（６）计算 ＤＤＭ。
５）进行非相干累加。
相比基于风驱海浪谱的建模，为得到适合于

涌浪、降雨这些复杂环境因素影响下的反射信号

模型，其中关键的步骤在于受扰动的双基电磁散

射模型的建立。

２．１　受扰动的双基电磁散射
当 ＧＮＳＳ信号入射到海洋表面时，发生散射。

由于海表粗糙度较大，反射信号的相干分量减少，

可被认为是漫反射。散射强度的大小通常用散射

系数描述。目前，常用的电磁散射模型有基于 ＫＡ
ＧＯ模型、微扰动法（ＳｍａｌｌＰｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎＭｅｔｈｏｄ，
ＳＰＭ）模型、双尺度（ＴｗｏＳｃａｌｅＭｏｄｅｌ，ＴＳＭ）模型、小
斜率近似（ＳｍａｌｌＳｌｏｐｅＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ，ＳＳＡ）模型［１］

。

根据１．２节及 １．３节的分析，涌浪与风速类

似，主要影响海浪谱的低波数部分，即主要对大尺

度粗糙海面产生影响。而降雨则主要影响小尺度

粗糙海面，对 ＧＮＳＳ信号的前向散射影响较小。
因此可以采用双尺度模型，其中大尺度即风速和

涌浪的散射系数用 ＫＡＧＯ近似法计算，小尺度即
降雨的散射系数用 ＳＰＭ法计算。综上所述，引入
涌浪、降雨影响后的散射系数为

σＴＳＭ ＝σＫＡＧＯ ＋σＳＰＭ ＝σＫＡＧＯ，ｗｉｎｄ＋
　　σＫＡＧＯ，ｓｗｅｌｌ＋σＳＰＭ，ｒａｉｎ （８）
式中：σＫＡＧＯ，ｗｉｎｄ、σＫＡＧＯ，ｓｗｅｌｌ、σＳＰＭ，ｒａｉｎ分别为风速和
涌浪影响的大尺度粗糙度海面的散射系数及降雨

影响的小尺度粗糙度海面的散射系数。其中，

σＫＡＧＯ，ｗｉｎｄ、σＫＡＧＯ，ｓｗｅｌｌ用 ＫＡＧＯ近似法计算：

σＫＡＧＯ ＝π ２
ｑ４

ｑ４ｚ
Ｐｐｄｆ －

ｑ⊥
ｑ( )
ｚ

（９）

式中： 为菲涅尔反射系数；ｑ为散射矢量；ｑ⊥、ｑｚ
分别为散射矢量 ｑ在垂直、水平方向上的分量；
Ｐｐｄｆ为海面均方坡度 ｍｓｓ的概率密度函数，假设为
零均值的高斯分布，风速和涌浪对应的 ｍｓｓ可分
别通过对 Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙ海浪谱、涌浪驱海浪谱积分
得到：

ｍｓｓ＝∫
Ｋｃ

０
ｋ２Ｓ（ｋ）ｄｋ （１０）

其中：积分上限 Ｋｃ为截止波数，可由式（２）计算
得到。

ＧＮＳＳ直射信号经海面反射后，菲涅尔反射
系数为

＝ ｒｌ＝
１
２
（ ｖｖ－ ｈｈ） （１１）

ｖｖ ＝ε
ｓｉｎθ－ ε－ｃｏｓ２槡 θ
εｓｉｎθ＋ ε－ｃｏｓ２槡 θ

（１２）

ｈｈ ＝
ｓｉｎθ－ ε－ｃｏｓ２槡 θ
ｓｉｎθ＋ ε－ｃｏｓ２槡 θ

（１３）

式中：下标 ｒ、ｌ、ｖ、ｈ分别表示右旋圆极化、左旋圆
极化、垂直线极化、水平线极化；ε为海面复介电
常数；θ为卫星高度角。

σＳＰＭ，ｒａｉｎ用 ＳＰＭ法计算，
σＳＰＭ，ｒａｉｎ ＝８ｋ２ｃｏｓθｉｃｏｓθｓ

２Ｓｒａｉｎ（２ｋｓｉｎθｉ，０）

（１４）
式中：θｓ为散射角；Ｓｒａｉｎ（ｋｘ，ｋｙ）为降雨驱海浪谱。

利用上述双尺度模型计算受涌浪、降雨影响

下的散射系数的流程如图６所示。图中坐标系将
由 ＳＲＦ转换为地心地固坐标系（ＥａｒｔｈＣｅｎｔｅｒｅｄ，
ＥａｒｔｈＦｉｘｅｄ，ＥＣＥＦ）。
２．２　噪　声

ＧＮＳＳ反射信号主要被２种噪声干扰：热噪声
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　第 １期 吴迪，等：涌浪及降雨影响下的 ＧＮＳＳ海面反射信号建模

图 ６　散射系数的计算流程图

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

和斑点噪声
［２４］
。加噪后的二维时延多普勒相关

功率可被建模为

〈Ｙｎ（τ，ｆ）
２
〉＝〈Ｙ（τ，ｆ） ２

０〉Ｎｓｋ（τ，ｆ）＋Ｎｔ（τ，ｆ）

（１５）
式中：Ｎｓｋ（τ，ｆ）为乘性斑点噪声；Ｎｔ（τ，ｆ）为加性

热噪声，服从（０，σ２ｔ）的高斯分布；σ
２
ｔ 为噪声

功率
［２６］
。

根据概率理论，２个标准高斯分布的平方和
服从自由度为 ２的中心卡方分布。因此，热噪声
可建模为

Ｎｔ（τ，ｆ）＝Ｎ
２
ｔ＿Ｉ＋Ｎ

２
ｔ＿Ｑ ～σ

２
ｔχ
２
（２） （１６）

式中：Ｎｔ＿Ｉ、Ｎｔ＿Ｑ分别为同相、正交支路的热噪声；

χ２（２）为自由度为２的中心卡方分布。
斑点噪声是乘性噪声，一般假设其服从均值

为１，方差为 σ２ｓｋ的指数分布。

σｓｋ ＝
Ｄ（〈Ｙｎ（τ，ｆ）

２

槡 〉）

Ｅ（〈Ｙｎ（τ，ｆ）
２〉）

（１７）

式中：Ｄ（〈Ｙｎ（τ，ｆ）
２
〉）、Ｅ（〈Ｙｎ（τ，ｆ）

２
〉）分别

对应加入斑点噪声后的相关功率的方差及均值。

根据式（１５）对二维时延多普勒相关功率进
行计算，并对得到的 ＤＤＭ进行非相干累加，以降
低热噪声和斑点噪声，从而改善波形。

３　ＧＮＳＳ反射信号仿真及模型验证

３．１　ＧＮＳＳ反射信号仿真
利用已知的空间几何、散射场景、接收场景等

参数，根据式（６）计算 ＧＮＳＳ反射信号的二维时
延多普勒相关功率。

设置仿真场景为星载条件下，ＧＮＳＳ卫星的
位置和速度分别为 ［－１１１７８７９１．９９１２９４，
－１３１６０１９１．２０４９８８，２０３４１５２８．１２７５４０］ｍ、
［２５２３．２５８０２３，－３６１．５９２８３９，１１６３．７４８１０４］ｍ／ｓ，低轨

卫星的位置和速度分别为［－４０６９８９６．７０３３８６０３３０，
－３５８３２３６．９６３７３５０８４０，４５２７６３９．２７１７５８１６４０］ｍ、
［－４７３８．０７４２３４２０６３，－１７９６．２５２５６８９９６４，
－５６５４．９９５２０１３６５７］ｍ／ｓ，海面风速为５ｍ／ｓ，波
长为４００ｍ，接收天线增益为 １２ｄＢ，天线 ３ｄＢ波
束宽度为２０°，当降雨率超过 ２００ｍｍ／ｄ时为特大
暴雨

［２７］
，因此为突出降雨的影响，将降雨率设为

１００ｍｍ／ｈ，同样为突出涌浪的影响，将涌浪高度
方差设为４ｍ２［９］。

仿真得到复杂环境下的 ＤＤＭ、ＤＷ 分别如
图７和图８所示。从图 ７中可以看出，仿真得到
的 ＤＤＭ整体均呈现典型的“马蹄形”分布，但在
不同的影响因素下，ＤＤＭ的峰值功率发生显著变
化，如在涌浪影响下，峰值功率由图 ７（ａ）中的
１．２×１０－２７下降至图 ７（ｂ）中的 ８×１０－２８。比较
图７（ａ）、（ｂ）及图８可知，加入涌浪影响后，海面
粗糙度发生较大变化，海面 ＧＮＳＳ信号的漫反射
增强，而镜面反射的 ＧＮＳＳ信号减弱，导致 ＤＤＭ
峰值功率明显减小，ＤＷ 拖尾延长，幅度明显下
降。比较图７（ａ）、（ｃ）及图８可以发现，相比于涌
浪，降雨情况下 ＤＤＭ和 ＤＷ的形状、峰值功率均
无明显变化，虽然降雨也会改变海面粗糙度，但其

对 ＧＮＳＳ信号的前向散射功率影响非常小，与理
论预期相符，这也是可以利用 ＧＮＳＳ反射信号透
过台风墙对内部风速进行探测的原因。

３．２　ＧＮＳＳ反射信号模型验证
为了验证建立的复杂环境影响下的 ＧＮＳＳ反

射信号模型的准确性，利用 ＵＫＴＤＳ１于２０１４０９
０１２０：２４：００采集的真实海面 ＧＮＳＳ反射信号数
据进行处理。该组数据的海况如下：海面风速为

５ｍ／ｓ，涌浪高度方差为 ４ｍ２，降雨率为 ０ｍｍ／ｈ。
其他数据参数及仿真参数如表１所示。

按照上述参数对 ＧＮＳＳ反射信号进行仿真，
计算引入涌浪后的 ＤＤＭ、ＤＷ，并与 ＵＫＴＤＳ１数
据处理得到的 ＤＤＭ、ＤＷ 进行对比，结果分别
如图９和图 １０所示。其中，ＧＮＳＳ卫星的位置
和速度 分 别 为 ［－２１８４２４１５．００２３２０２７１，
－１５１８０７１４．４３４８９０３０６，－９７００９８．６３００７４４５７１５］ｍ、
［２５８．９３５０６８１３２５６０９，－１７４．１８０１９８６７２８３３９７，
－３１５５．３４７２６２３２９０８３２］ｍ／ｓ，低轨卫星的位
置和速 度 分 别 为 ［－６８０６３１８．４６４６０８９３１，
－１２６２５９２．５９４６５２０３８３，－１１０３９２３．０９３８０４５３２４］ｍ、
［８４７．５６７９９５７３８４０１８１，１８０３．７３８０３８４７２３２７８，
－７３６８．０５９６８０４０１８３８］ｍ／ｓ。
图９显示，引入涌浪影响后的模型仿真得到

的 ＤＤＭ与ＵＫＴＤＳ１数据处理的ＤＤＭ波形的
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图 ７　仿真的复杂环境下的 ＧＮＳＳ反射信号二维时延多普勒相关功率分布图像

Ｆｉｇ．７　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＤＤＭｏｆＧＮＳＳｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｉｎｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

图 ８　仿真的复杂环境下的 ＧＮＳＳ反射信号

一维时延相关功率波形

Ｆｉｇ．８　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＤＷ ｏｆＧＮＳＳｒｅｆｌｅｃｔｅｄ

ｓｉｇｎａｌｉｎｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

表 １　ＵＫＴＤＳ１真实数据参数

Ｔａｂｌｅ１　ＵＫＴＤＳ１ｒｅａｌｄａｔａｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

数据 ＩＤ 时刻
风速／

（ｍ·ｓ－１）
仰角／
（°）

天线增益／
ｄＢ

ＲＤ０００００２／
ＴＤ０００００８

２０１４０９０１
２０：２４：００

５ ６３．８ １２

形状及峰值功率之间有很好的一致性。从图 １０
可以看出，在延迟为（－１～１５）Ｃ／Ａ码片范围内，
引入涌浪影响因子后的 ＤＷ与 ＵＫＴＤＳ１数据处
理的 ＤＷ 波形更为接近，二者的相关系数达到
０．９２。而在相同场景下，未修正模型的ＤＷ与ＵＫ

图 ９　模型仿真及 ＵＫＴＤＳ１数据处理所得二维

时延多普勒相关功率分布图像

Ｆｉｇ．９　ＴｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＤＤＭｏｂｔａｉｎｅｄｆｒｏｍｍｏｄｅｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄＵＫＴＤＳ１ｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

ＴＤＳ１数据处理结果的相关系数为０．８８，明显低于
修正后的模型。因此，引入涌浪影响因子后的

ＧＮＳＳ反射信号模型不仅在物理层面上更接近真实
情况，并且模型的精度有一定提高，优于未修正模

型。所以引入涌浪影响后的 ＧＮＳＳ海洋反射信号
模型能够更真实的模拟 ＧＮＳＳ反射信号。证明该复
杂环境下的 ＧＮＳＳ反射信号模型具有一定的可行
性，可以有效的用于ＧＮＳＳ海面反射信号的仿真。
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　第 １期 吴迪，等：涌浪及降雨影响下的 ＧＮＳＳ海面反射信号建模

图 １０　模型仿真及 ＵＫＴＤＳ１数据处理所得

一维时延相关功率波形

Ｆｉｇ．１０　ＯｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＤＷ ｏｂｔａｉｎｅｄｆｒｏｍｍｏｄｅｌ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄＵＫＴＤＳ１ｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

４　结　论

本文在风驱海面下 ＧＮＳＳ反射信号模型的基
础之上，从海浪谱角度分析涌浪、降雨对 ＧＮＳＳ反
射信号的影响，提出利用双尺度模型计算引入涌

浪、降雨影响因子后散射系数的方法，建立涌浪、

降雨影响下的 ＧＮＳＳ海面反射信号模型。并根据
该建模流程进行仿真，将得到的 ＤＤＭ和 ＤＷ 与
ＵＫＴＤＳ１实测数据进行比对，结果表明：

１）提出的涌浪、降雨影响下的 ＧＮＳＳ反射信
号模型简单，算法清晰，易于程序实现，并加入噪

声影响，提高仿真精度。

２）涌浪的存在使得海面粗糙度发生变化，形
成对 ＧＮＳＳ反射信号影响较大的大尺度粗糙海
面。而降雨对反射信号的影响较小，与理论分析

结果相符。因此在风速反演中加入涌浪的影响将

会有效提高反演精度。

３）引入涌浪影响因子后仿真得到的 ＤＤＭ、
ＤＷ与实测数据结果相关系数达到 ０．９２，优于未
修正模型与实测数据的对比结果。验证了该建模

方法的可行性和有效性，为模拟真实复杂环境下

的反射信号和 ＧＮＳＳ反射信号星载探测应用的研
究奠定基础。

此外，为使本文提出的模型能用于模拟更为

真实的反射信号，后续考虑引入泡沫、洋流等对

ＧＮＳＳ反射信号的影响以及相应软件模拟器的
实现。
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［５］ＩＳＯＧＵＣＨＩＯ，ＩＺＵＭＩＹＡＭＡＴ，ＩＣＨＩＫＡＷＡＫ，ｅｔａｌ．Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

ｏｆｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔａｎｄｗａｖｅｈｅｉｇｈｔｕｓｉｎｇｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ（ＧＮＳＳＲ）：ＡＴＴ３２０３［Ｒ］．Ｔｏｋｙｏ：

ＪａｐａｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅＵｎｉｏｎ，２０１８．

［６］ＺＡＶＯＲＯＴＮＹＶ，ＶＯＲＯＮＯＶＩＣＨＡ．ＳｃａｔｔｅｒｉｎｇｏｆＧＰＳｓｉｇｎａｌｓ

ｆｒｏｍｔｈｅｏｃｅａｎｗｉｔｈｗｉｎｄｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０００，３８（２）：

９５１９６４．

［７］ＳＣＨＩＡＶＵＬＬＩＤ，ＧＨＡＶＩＤＥＬＡ，ＣＡＭＰＳＡ，ｅｔａｌ．Ａｓｉｍｕｌａｔｏｒ

ｆｏｒＧＮＳＳＲｐｏｌａｒｉｍｅｔｒｉｃｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｖｅｒｔｈｅｏｃｅａｎ［Ｃ］∥２００４

ＩＥＥＥＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：３８０２３８０５．

［８］ＧＨＡＶＩＤＥＬＡ，ＳＣＨＩＡＶＵＬＬＩＤ，ＣＡＭＰＳＡ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｃｏｍｐｕ

ｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｂｉａｓｉｎＧＮＳＳＲａｌｔｉｍｅｔｒｙ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓｃａｔｉｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１６，

５４（１）：４８９４９８．

［９］ ＧＨＡＶＩＤＥＬＡ，ＣＡＭＰＳＡ．Ｉｍｐａｃｔｏｆｒａｉｎ，ｓｗｅｌｌ，ａｎｄｓｕｒｆａｃｅ

ｃｕｒｒｅｎｔｓｏｎｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｂｉａｓｉｎＧＮＳＳＲｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｌｅｃｔｅｄＴｏｐｉｃｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄＥａｒｔｈＯｂｓｅｒ

ｖａｔｉｏｎｓａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１６，９（１０）：４６４３４６４９．

［１０］ ＰＡＲＫＨ，ＭＡＲＣＨＡＮＨＥＲＮＡＮＤＥＺＪＦ，ＲＯＤＲＩＧＵＥＺＡＬ

ＶＡＲＥＺＮ，ｅｔａｌ．Ｅｎｄｔｏｅｎｄｓｉｍｕｌａｔｏｒｆｏｒｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔ

ｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｒｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙｓｐａｃｅｍｉｓｓｉｏｎ［Ｃ］∥２０１０ＩＥＥＥＧｅｏ

ｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１０：４２９４４２９７．

［１１］ＰＡＲＫＨ，ＣＡＭＰＳＡ，ＰＡＳＣＵＡＤ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅ

ＰＡＵ／ＰＡＲＩＳｅｎｄｔｏｅｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｏｒ（Ｐ２ＥＰＳ）ｉｎ

ｐｒｅｐａｐａｔｉｏｎｆｏｒｕｐｃｏｍｉｎｇＧＮＳＳＲｍｉｓｓｉｏｎｓ［Ｃ］∥２０１３ＩＥＥＥ

ＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：３６２３６５．

［１２］ ＰＡＲＫＨ，ＣＡＭＰＳＡ，ＰＡＳＣＵＡＤ，ｅｔａｌ．ＥｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＰＡＵ／

ＰＡＲＩＳｅｎｄｔｏｅｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｏｒ（Ｐ２ＥＰＳ）ｔｏｗａｒｄｓ

ＧＮＳＳｒｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ，ｒａｄｉｏｏｃｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｓｃａｔｔｅｒｏｍｅｔｒｙｓｉｍｕｌａ

ｔｏｒ（ＧＥＲＯＳＳＩＭ）［Ｃ］∥２０１５ＩＥＥＥＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅ

ＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１５：４７５７

４７６０．

［１３］ＬＩＢＷ，ＺＨＡＮＧＢ，ＹＡＮＧＤＫ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｍｏｄｅｌａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｏｒｄｅｓｉｇｎｏｆＧＮＳＳｏｃｅａｎｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｓ［Ｃ］∥２０１７
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ＦｏｒｕｍｏｎＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄＳｅｒｖｉｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１５７１６１．

［１４］ＹＡＮＱＹ，ＨＵＡＮＧＷ Ｍ．ＧＮＳＳＲｄｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒｍａｐｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ２００４ＳｕｍａｔｒａＡｎｄａｍａｎｔｓｕｎａｍｉｅｖｅｎｔ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｎｓｏｒｓ，２０１６（１４）：１１４．

［１５］ＢＡＩＷ Ｈ，ＸＩＡＪＭ，ＺＨＡＯＤＹ，ｅｔａｌ．ＧＲＥＥＰＳ：ＡｎＧＮＳＳＲ

ｅｎｄｔｏｅｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｏｒ［Ｃ］∥２０１６ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：４８３１４８３４．

［１６］ＡＳＧＡＲＩＭＥＨＲＭ，ＷＩＣＫＥＲＴＪ，ＲＥＩＣＨＳ．ＴＤＳ１ＧＮＳＳｒｅｆｌｅｃ

ｔｏｍｅｔｒｙ：Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｆｏｒｗａｒｄｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｗｉｎｄｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｌｅｃｔｅｄＴｏｐｉｃｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄＥａｒｔｈＯｂｓｅｒ

ｖａｔｉｏｎｓａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１８，１１（１１）：４５３４４５４１．

［１７］ＨＷＡＮＧＰＡ，ＰＬＡＮＴＷ Ｊ．Ｓｗｅｌｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｏｃｅａｎｓｕｒｆａｃｅ

ｒｏｕｇｈｎｅｓｓａｎｄｒａｄａｒｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｆｒｏｍｔｈｅｏｃｅａｎｓｕｒｆａｃｅ［Ｃ］∥

２００９ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＳｙｍ

ｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００９：３７４０．

［１８］ＥＬＦＯＵＨＡＩＬＹＴ，ＣＨＡＰＲＯＮＢ，ＫＡＴＳＡＲＯＳＫ，ｅｔａｌ．Ａｕｎｉ

ｆｉｅｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｓｐｅｃｔｒｕｍｆｏｒｌｏｎｇａｎｄｓｈｏｒｔｗｉｎｄｄｒｉｖｅｎｗａｖｅｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｏｐｈｙｓｉｃａｌＲｅｓｅａｒｃｈ，１９９７，１０２（Ｃ７）：１５．

［１９］ＢＲＯＷＮＧＳ．ＢａｃｋｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｆｒｏｍａＧａｕｓｓｉａｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｐｅｒ

ｆｅｃｔｌｙｃｏｎｄｕｃｔｉｎｇｒｏｕｇｈｓｕｒｆａｃｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｎ

ｔｅｎｎａｓａｎｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，１９７８，２６（３）：４７２４８２．

［２０］李水清，赵栋梁．风浪和涌浪分离方法的比较［Ｊ］．海洋学

报，２０１２，３４（２）：２３２９．

ＬＩＳＱ，ＺＨＡＯＤＬ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｎｐａｒｔｉｔｉｏｎｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｔｏ

ｉｄｅｎｔｉｆｙｗｉｎｄｗａｖｅａｎｄｓｗｅｌｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＯｃｅａｎｏｌｏｇｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２０１２，３４（２）：２３２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＤＵＲＤＥＮＳＬ，ＶＥＳＥＣＫＹＪＦ．Ａｐｈｙｓｉｃａｌｒａｄａｒｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

ｍｏｄｅｌｆｏｒａｗｉｎｄｄｒｉｖｅｎｓｅａｗｉｔｈｓｗｅｌｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＯｃｅａｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９８５，１０（４）：４４５４５１．

［２２］ ＢＬＩＶＥＮＬＦ，ＳＯＢＩＥＳＫＩＰＷ，ＣＲＡＥＹＥＣ．Ｒａｉｎｇｅｎｅｒａｔｅｄ

ｒｉｎｇｗａｖｅｓ：Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓａｎｄｍｏｄｅｌｌｉｎｇｆｏｒｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，１９９７，１８（１）：

２２１２２８．

［２３］祁永强，张波，杨东凯，等．ＧＮＳＳ海面反射信号的三维建模

方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１）：１２５１３１．

ＱＩＹＱ，ＺＨＡＮＧＢ，ＹＡＮＧＤＫ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄ

ｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆＧＮＳＳｓｅａｓｕｒｆａｃｅｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｉｇｎａｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４

（１）：１２５１３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＰＡＲＫＨ，ＣＡＭＰＳＡ，ＰＡＳＣＵＡＬＤ．Ａｇｅｎｅｒｉｃｌｅｖｅｌ１ｓｉｍｕｌａｔｏｒ

ｆｏｒｓｐａｃｅｂｏｒｎｅＧＮＳＳＲｍｉｓｓｉｏｎｓａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏＧＥＲＯＳＩＳＳ

ｏｃｅａｎｒｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｅｌｅｃｔｅｄＴｏｐｉｃｓｉｎＡｐ

ｐｌｉｅｄＥａｒｔｈＯｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１７，１０（１０）：

４６４５４６５９．

［２５］ＰＡＲＫＨ，ＣＡＭＰＳＡ，ＶＡＬＥＮＣＩＡＥ，ｅｔａｌ．Ｒｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｓｉｄｅｒ

ａｔｉｏｎｓｉｎｓｐａｃｅｂｏｒｎｅＧＮＳＳＲ ａｌｔｉｍｅｔｒｙ［Ｊ］．ＧＰＳＳｏｌｕｔｉｏｎｓ，

２０１２，１６（４）：５０７５１８．

［２６］ＧＬＥＡＳＯＮＳ．ＳｐａｃｅｂａｓｅｄＧＮＳＳｓｃａｔｔｅｒｏｍｅｔｒｙ：Ｏｃｅａｎｗｉｎｄ

ｓｅｎｓｉｎｇｕｓｉｎｇａｎｅｍｐｉｒｉｃａｌｌｙｃａｌｉｂｒａｔｅｄｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｎＧｅｏｓｃｉｅｎｃｅａｎｄＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１３，５１（９）：

４８５３４８６３．

［２７］陈冬冬，戴永久．近五十年我国西北地区降水强度变化特征

［Ｊ］．大气科学，２００９，３３（５）：９２３９３５．

ＣＨＥＮＤＤ，ＤＡＩＹＪ．ＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＮｏｒｔｈｗｅｓｔＣｈｉｎａｒａｉｎ

ｆａｌｌｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｎｒｅｃｅｎｔ５０ｙｅａｒｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｔｍｏｓ

ｐｈｅｒｉｃＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００９，３３（５）：９２３９３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　吴迪　女，硕士研究生。主要研究方向：ＧＮＳＳＲ理论与应用、

ＧＮＳＳ信号仿真。

张波　男，博士，讲师，硕士生导师。主要研究方向：扩频通信、

卫星导航及其应用等。

李博闻　男，博士研究生。主要研究方向：ＧＮＳＳＲ理论与应

用、ＧＮＳＳ信号仿真。
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　第 １期 吴迪，等：涌浪及降雨影响下的 ＧＮＳＳ海面反射信号建模

ＭｏｄｅｌｉｎｇｏｆＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌｕｎｄｅｒｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｗｅｌｌａｎｄｒａｉｎ
ＷＵＤｉ，ＺＨＡＮＧＢｏ，ＬＩＢｏｗｅｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）ｓｉｇｎａｌｒｅｆｌｅｃｔｅｄｆｒｏｍｔｈｅｏｃｅａｎ
ｓｕｒｆａｃｅｍｏｓｔｌｙｕｓｅｓｗｉｎｄｄｒｉｖｅｎｗａｖｅｓｐｅｃｔｒｕｍ，ｗｈｉｃｈｉｇｎｏｒｅｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｗｅｌｌａｎｄｒａｉｎｉｎｒｅａｌｃｏｍｐｌｅｘｅｎ
ｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｆｏｒｔｈｉｓｒｅａｓｏｎ，ａｍｏｄｅｌｏｆＧＮＳＳｓｉｇｎａｌｒｅｆｌｅｃｔｅｄｆｒｏｍｔｈｅｏｃｅａｎｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｗｅｌｌ
ａｎｄｒａｉｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，Ｅｌｆｏｕｈａｉｌｙｓｐｅｃｔｒｕｍ，ｓｗｅｌｌｓｐｅｃｔｒｕｍａｎｄｒａｉｎｓｐｅｃｔｒｕｍａｒｅｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅ
ｌｙ．ＴｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｗｅｌｌａｎｄｒａｉｎｏｎＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｆｏｒｍｔｈｅｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｆｗａｖｅｓｐｅｃｔｒｕｍ．Ｔｈｅｎ，
ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｍｏｄｅｌｉｎｇｔｈｅＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌａｆｔｅｒｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｔｈｅｆａｃｔｏｒｓｏｆｓｗｅｌｌａｎｄｒａｉｎｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｔｈｅｎｏｉｓｅ
ｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｄｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒｍａｐｓ（ＤＤＭ）ａｎｄｄｅｌｙｗａｖｅｆｏｒｍ（ＤＷ）ｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｎｔｈｅｓｐａ
ｃｅｂｏｒｎｅｓｃｅｎａｒｉｏａｒｅａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅＵＫＴＤＳ１ｍｅａｓｕｒｅｄｄａｔａ．Ｔｈｅｖａｌｉｄａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｗｅｌｌｍａｉｎｌｙｆｏｒｍｓｔｈｅｌａｒｇｅｓｃａｌｅｒｏｕｇｈｓｅａｓｕｒｆａｃｅｗｈｉｃｈｈａｓｇｒｅａｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅ
ＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌ，ｗｈｉｌｅｔｈｅｒａｉｎｈａｓｌｉｔｔｌｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｅｄＤＤＭｈａｓｇｏｏｄｃｏｎｓｉｓ
ｔｅｎｃｙｗｉｔｈｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｄａｔａ，ａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｅｄＤＷ ａｎｄｍｅａｓｕｒｅｄｄａｔａｉｓ
０．９２，ｗｈｉｃｈｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｈｅｕｎｃｏｒｒｅｃｔｅｄｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｅｄｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｉｓ
ｍｏｒｅｒｅａｌ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｅｓｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．Ｉｔ
ｈａｓｃｅｒｔａｉｎｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅａｎｄｐｒａｃｔｉｃａｌｖａｌｕｅｆｏｒｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆＧＮＳＳＲｓｉｇｎａｌｉｎｒｅａｌｃｏｍｐｌｅｘｅｎｖｉ
ｒｏｎｍｅｎｔａｎｄｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＧＮＳＳＲｓｐａｃｅｂｏｒｎｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）；ｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌ；ｓｗｅｌｌ；ｒａｉｎ；ａｎａｌｏｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０３２７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８２１１２：３７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２１．１１３２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（４１７７４０２８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｏｚｈａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于逆系统解耦的 ＭＳＣＳＧ姿态测量方法
于春淼１，汪洲２，任元２，，王卫杰２，樊亚洪３

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

３．北京控制工程研究所，北京 １００１９０）

　　摘　　　要：磁悬浮控制敏感陀螺（ＭＳＣＳＧ）是一种将姿态控制和姿态测量功能合二为一
的新型陀螺，采用洛伦兹力磁轴承（ＬＦＭＢ）控制转子径向偏转。针对 ＭＳＣＳＧ２个测量轴之间
存在耦合的问题，提出了一种基于逆系统解耦的测量方法。首先，分析了 ＭＳＣＳＧ的结构组成，
在此基础上建立了 ＬＦＭＢ转子系统动力学模型，推导了 ＭＳＣＳＧ陀螺进行两自由度姿态测量的
工作原理；然后，分析了２个测量轴之间的耦合关系，进而提出采用逆系统对 ２个测量轴进行
解耦。最后，对所提方法的有效性进行了仿真验证。仿真结果表明：在所提解耦方法作用下，

２个测量轴之间的耦合效果得到了很好的抑制，测量精度得到了一定的提高。
关　键　词：磁悬浮控制敏感陀螺（ＭＳＣＳＧ）；洛伦兹力磁轴承（ＬＦＭＢ）；姿态测量；逆系

统解耦；径向偏转

中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１５００９

　　随着空间航天器事业不断发展，卫星快速发
射需求越来越高，体积越来越趋近于小型化

［１２］
，

而姿态测量与控制一体化是航天器实现小型化的

有效手段之一
［３４］
。本文研究对象磁悬浮控制敏

感陀螺（ＭａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙＳｕｓｐｅｎｄｅｄＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＳｅｎｓｅ
Ｇｙｒｏｓｃｏｐｅ，ＭＳＣＳＧ）［５６］是将姿态控制与姿态测量
功能合二为一

［７］
的新概念陀螺，其具有低噪

声
［８］
、微振动

［９］
、非接触

［１０］
等突出优点，也是有效

解决高分侦察技术所面临甚稳超静
［１１］
姿态控制

难题的理想选择。ＭＳＣＳＧ检控一体的特点可以
有效减小航天器体积、重量和功耗

［１２］
。

在基于磁悬浮惯性器件的航天器姿态测量研

究上，国内外开展了一系列研究。刘彬等
［１３］
基于

磁悬浮陀螺飞轮，提出一种将输出控制力矩和敏

感姿态角速度于一身的方案，采用洛伦兹力磁轴

承（ＬｏｒｅｎｔｚＦｏｒｃｅＭａｇｎｅｔｉｃＢｅａｒｉｎｇ，ＬＦＭＢ）进行五
自由度支承，其产生的磁力与电流成线性特性，从

而达到测量姿态的目的，但该方案未得到实验验

证；文献［１４］中加拿大 Ｂｒｉｓｔｏｌ宇航有限公司研制
了一种挠性陀螺飞轮，该装置可以在输出三自由

度的控制力矩的同时敏感航天器两自由度的角速

度，但该陀螺测量精度有待提升；房建成和任

元
［１５］
提出一种新型磁悬浮陀螺飞轮，可以对航天

器同时输出三自由度控制力矩和敏感两自由度姿

态角速度，可减小航天器姿态控制系统的体积。

但是磁悬浮陀螺飞轮的转子转动与平动之间存在

耦合，从而也导致了该陀螺测量角速度精度有限；

房建成等
［１６］
提出利用双框架 ＭＳＣＭＧ进行姿态

测量，针对测量得到的两轴姿态角速度间存在耦

合的问题，提出了动态解耦补偿方法，进一步提高

了陀螺的测量精度，但是该动态解耦方案在解算

化简过程中采用了高阶近似，精度还有提升的

空间。

此外，模糊解耦
［１７］
、神经网络解耦

［１８］
、滑模

qwqw
新建图章
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解耦
［１９］
等方法也被用于抑制两自由度姿态控制

耦合。但这些方法都需要大量的计算机资源分

配，需要大量的数据进行学习，因此在航天器姿态

测量系统中通常受到限制。逆系统
［２０］
方案简单、

直观，执行起来相对简单，物理概念清晰，且易于

理解和分析，同时对于 ＭＳＣＳＧ来说，数学模型建
立较为方便，更适合采用逆系统。目前逆系统通

常应用于控制，测量方面的应用还未见报道。

ＭＳＣＳＧ是由航天工程大学 ２０１５年首次提出
的一种新概念陀螺仪，并于２０１８年研制成功国际
首台原理样机

［５，７］
。本文将在原理样机研制的基

础上，结合控制 ＭＳＣＳＧ径向偏转的 ＬＦＭＢ的工作
原理建立动力学模型，推导基于 ＭＳＣＳＧ的姿态角
速度测量方法，并分析 ＭＳＣＳＧ２个测量轴之间的
耦合关系，为提高航天器姿态角速度的测量精度，

本文采用逆系统对其进行了解耦，在抑制 ２个测
量轴之间耦合的同时提高 ＭＳＣＳＧ的测量精度。

１　ＭＳＣＳＧ工作原理及动力学建模

１．１　工作原理
如图１所示，ＭＳＣＳＧ由上、中和下陀螺房、转

子、电机、位移传感器、力矩器、轴向磁轴承与径向

磁轴承等部分组成。其中：转子是 ＭＳＣＳＧ结构中
的核心部件，也是 ＭＳＣＳＧ质量分布最集中的部
分。电机、轴向磁轴承、径向磁轴承与力矩器共同

来控制转子的六自由度，电机用来控制转子转速，

即转子轴向旋转自由度；轴向磁轴承控制转子稳

定悬浮，即转子的轴向平动自由度；径向磁轴承控

制转子的径向两平动自由度。力矩器采用 ＬＦＭＢ
结构控制转子径向偏转两自由度。径向磁轴承与

轴向磁轴承均采用了球面结构，可保证转子发生

偏转后的磁极面依然均匀，不至于因偏转而产生

径向干扰力矩，从结构上消除了轴向和径向 ３个
平动方向对径向２个偏转方向的耦合。位移传感
器用于检测转子的位置变化信息；此外上、中、下

图 １　ＭＳＣＳＧ陀螺房结构示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＭＳＣＳＧｇｙｒｏｒｏｏｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

陀螺房用于支承定子构件，同时还具有密封防护

的作用。

１．２　动力学建模
ＭＳＣＳＧ安装在航天器上，其定子相对惯性系

具有３个转动自由度，其转子具有 ３个转动自由
度和３个平动自由度。为了便于建立 ＭＳＣＳＧ动
力学模型，定义陀螺初态为计时零时时刻，高速稳

定旋转的转子悬浮于定子腔体中心，转子、定子球

形包络面的球心重合，定子相对于惯性空间角速

度为零的状态，同时定义坐标系如下：

惯性坐标系 Ｏｉｘｉｙｉｚｉ：将地心赤道坐标系作
为惯性坐标系，地心 Ｏｉ为坐标原点，ｘｉ轴指向春
分点，ｚｉ轴指向地球北极，与 ｙｉ轴构成右手坐
标系。

定子坐标系 Ｏｓｘｓｙｓｚｓ：定子坐标系与陀螺定
子固连，原点 Ｏｓ位于定子球形包络面几何中心，
取径向磁轴承的垂直平分线作为 ｚｓ轴。

转子坐标系 Ｏｒｘｒｙｒｚｒ：与转子固连，但不随转
子转动，原点 Ｏｒ位于转子几何中心，ｚｒ轴为转子
旋转轴，当转子位于平衡位置时，Ｏｒｘｒｙｒｚｒ与 Ｏｓ
ｘｓｙｓｚｓ重合。

依据安培力定律，ＬＦＭＢ产生的电磁力表达
式为

ｆ＝ＢＩＬ （１）
式中：ｆ为产生的电磁力；Ｂ为磁感应强度；Ｌ为与
磁场垂直方向的线圈长度；Ｉ为线圈中的偏置
电流。

ＬＦＭＢ结构如图２所示，α和 β分别是转子绕
ｘｒ轴、ｙｒ轴偏转的角位移，ＬＦＭＢ骨架中心与转子
中心重合。其与下陀螺房固连，上面安装有上、下

两层磁钢，为保证能够形成闭合磁场，内、外磁钢

的充磁方向相反。同时 ＬＦＭＢ骨架上缠绕了４组
相同匝数的线圈，４组线圈保持均匀分布，每相对
的２组线圈分别控制一个径向偏转自由度。

α和 β分别为转子绕 ｘｓ、ｙｓ轴偏转角的大小，
ｌｍ为 ＬＦＭＢ定子半径，ｌｓ为 ４个位移传感器所在
圆的半径。

当图２中的线圈通入电流时，将产生垂直于
线圈与磁场方向的安培力，上、下２个线圈的合力
大小为

ｆ＝２ＮＢＩＬ （２）
式中：Ｎ为 ＬＦＭＢ中线圈匝数。

将式（２）改写为

ｆ＝
ｆｘ
ｆ[ ]
ｙ

[＝
２ＮＢＬ（Ｉ２＋Ｉ４）

－２ＮＢＬ（Ｉ１＋Ｉ３
]） （３）

式中：Ｉ１、Ｉ３分别为 ｘｓ轴正、负线圈上等大、反向的
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图 ２　ＬＦＭＢ结构原理

Ｆｉｇ．２　ＬＦＭＢｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

电流；Ｉ２、Ｉ４分别为 ｙｓ轴正、负线圈上等大、反向的
电流。则有 Ｉ２＝Ｉ４＝Ｉα，Ｉ１＝Ｉ３＝Ｉβ，其中：Ｉα、Ｉβ分
别表示 ｘｓ轴、ｙｓ轴的偏置电流，此时相对的线圈
将产生等大、反向安培力。从而有

ｆ＝４ＮＢＬ
Ｉα
－Ｉ[ ]

β

＝ＫＩΙ （４）

其中：ＫＩ＝４ＮＢＬ为电流刚度。
由此可得 ＬＦＭＢ提供的 ｘｓ、ｙｓ方向偏转力

矩为

Ｍｇ ＝
Ｍｇｘ
Ｍｇ[ ]

ｙ

＝ｌｍＫＩＩ＝
４ＮＢＬｌｍＩα
－４ＮＢＬｌｍＩ[ ]

β

（５）

为了获得足够大的角动量以增加输出转矩和

姿态灵敏度，ＭＳＣＳＧ设计成扁平状。当转子高速
运行时，陀螺效应十分显著，因此陀螺容易产生失

稳。如果控制方法中没有考虑到这一点，会导致

高速转子的失稳。控制器相位滞后，会对高速转

子稳定性产生影响。为保证 ＭＳＣＳＧ转子控制系
统的稳定性，本文采用了一种交叉反馈补偿的

ＰＩＤ控制器来解决上述问题，ＧＰＩＤ用于分散ＰＩＤ控
制，Ｇｃｒ（ｓ）用于交叉反馈补偿，控制器设计为
Ｇｃ（ｓ）＝ＧＰＩＤ（ｓ）＋Ｇｃｒ（ｓ）＝

　　 ｋＰ＋
ｋＩ
ｓ
＋ｋ( )Ｄ Ｅ２＋Ω ｋＬ

τＬｓ＋１
－
ｋＨｓ
τＨｓ＋

( )１Ｃｒ
（６）

式中：ｋＰ为比例增益；ｋＩ为积分增益；ｋＤ为微分增
益；ｋＬ和 ｋＨ 分别为低通滤波器和高通滤波器的
系数；τＬ和 τＨ分别为２个滤波器的时间常数；Ｅ２
为２×２的单位矩阵；ｓ为拉普拉斯算子；Ω为转子
绕 ｚｒ轴旋转的速度；Ｃｒ为交叉反馈矩阵，其表达
式为

Ｃｒ＝
０ －１[ ]１ ０

为实现电流比例反馈控制而获得更宽的带

宽，功放系统可用一阶环节建模，表示为

Ｇｗ（ｓ）＝
ｋｗωｗ
ｓ＋ωｗ

Ｅ２ （７）

式中：ｋｗ为功放增益；ωｗ为截止频率。
传感器信号的反馈回路上，通过调理电路和

抗混叠滤波器传至数字控制器，表示为

Ｋｓ（ｓ）＝
ｋｓωｓ
ｓ＋ωｓ

Ｅ２ （８）

式中：ｋｓ传感器增益；ωｓ为抗混叠滤波器的截止
频率。

２　两自由度姿态测量方法

ＭＳＣＳＧ转子控制系统由控制器、信号调理电
路、电磁铁转子和传感器组成，见图 ３。当转子沿
轴向高速转动时，靠轴向磁轴承产生的磁场悬浮；

当发生转动时，转子将沿 ｘｒ或 ｙｒ方向产生偏转
角，高精度传感器将检测到转子位置的变化，位移

信号经由信号调理系统传递至控制器，控制器将

会在 ｘｒ或 ｙｒ方向的线圈上施加相应控制电流，改
变磁场内作用导线的电流大小并生成作用于转子

的恢复力，使转子重新回到起始位置；最后通过测

量观察线圈上的控制电流即可推导出ＭＳＣＳＧ的

图 ３　ＭＳＣＳＧ转子结构示意图

Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＭＳＣＳＧｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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角速度。ＭＳＣＳＧ的角速度测量主要与径向转动
自由度有关，所以下文将通过分析转子径向 ｘｒ和
ｙｒ方向的偏转自由度来建立动力学模型。

根据刚体运动的动量矩定理，有

Ｍｕ ＝Ｈ
·

ｒ＋ω
ｉ
ｒ×Ｈｒ （９）

式中：Ｍｕ为转子输出的控制力矩；ω
ｉ
ｒ为转子的牵连

角速度；Ｈｒ为转子系下转子的角动量，可以表示为

Ｈｒ＝

Ｊｒ ０ ０

０ Ｊｒ ０

０ ０ Ｊ










ｚ

Ωｉ （１０）

其中：Ｊｒ为转子的径向转动惯量；Ｊｚ为转子的极
转动惯量。Ωｉ为转子绝对角速度，可表示为
Ωｉ＝Ω＋ωｉｒ＝［０ ０ Ω］Ｔ＋ωｉｒ （１１）
其中：Ω＝［０ ０ Ω］Ｔ为转子相对于转子坐标系
的角速度。

牵连角速度 ωｉｒ由转子系相对于定子系的角
速度 ωｓｒ以及定子系相对于惯性空间的角速度 ω

ｉ
ｓ

组成，则有

ωｉｒ＝ω
ｓ
ｒ＋ω

ｉ
ｓ ＝［α β

·

０］
Ｔ＋［φ

·

ｘ φ
·

ｙ φ
·

ｚ］
Ｔ

（１２）

式中：α和β
·

分别为转子绕 ｘ轴和 ｙ轴的姿态角速

度；φ
·

ｘ、φ
·

ｙ、φ
·

ｚ分别为定子坐标系相对于惯性坐标系

的角速度在 ｘｉ、ｙｉ、ｚｉ坐标轴上的角速度分量，也就
是航天器的姿态角速度在３个坐标轴上的分量，故

ωｉｒ＝［α＋φ
·

ｘ β
·

＋φ
·

ｙ φ
·

ｚ
］
Ｔ

（１３）

从而有

Ωｉ＝［α＋φ
·

ｘ β
·

＋φ
·

ｙ Ω＋φ
·

ｚ
］
Ｔ

（１４）

　　代入式（１０）得

Ｈｒ＝

Ｊｒ（α＋φ
·

ｘ）

Ｊｒ（β
·

＋φ
·

ｙ）

Ｊｚ（Ω＋φ
·

ｚ











）

（１５）

对式（１５）求导得

Ｈ
·

ｒ＝

Ｊｒ（̈α＋φ̈ｘ）

Ｊｒ（β̈＋φ̈ｙ）

Ｊｚ（Ω
·

＋φ̈ｚ











）

（１６）

又

ωｉｒ×Ｈｒ＝

　　
Ｊｚ（Ω＋φ

·

ｚ）（β
·

＋φ
·

ｙ）－Ｊｒ（β
·

＋φ
·

ｙ）φ
·

ｚ

Ｊｒ（α＋φ
·

ｘ）φ
·

ｚ－Ｊｚ（Ω＋φ
·

ｚ）（α＋φ
·

ｘ）









０
（１７）

将式（１６）、式（１７）代入式（９）中得
Ｍｕ＝

－Ｊｒ（β
·

＋φ
·

ｙ）φ
·

ｚ＋Ｊｚ（Ω＋φ
·

ｚ）（β
·

＋φ
·

ｙ）＋Ｊｒ（α̈＋φ̈ｘ）

Ｊｒ（α
· ＋φ

·

ｘ）φ
·

ｚ－Ｊｚ（Ω＋φ
·

ｚ）（α
· ＋φ

·

ｘ）＋Ｊｒ（β̈＋φ̈ｙ）

Ｊｚ（Ω
·

＋φ̈ｚ













）

（１８）
为求磁悬浮转子所受的合外力矩，令式（１８）

中的φ
·

ｘ，φ
·

ｙ，φ
·

ｚ，Ω
·

＝０。可得

Ｍｅ（０）＝
ＪｚΩβ

·

＋Ｊｒα̈

－ＪｚΩα
· ＋Ｊｒβ̈











０

（１９）

从式（１８）中减去 Ｍｅ（０），同时假设航天器在
ｚｓ轴上转速为零，即可得陀螺转子径向两轴方向
上的输出力矩为

Ｍｇｘ ＝Ｈφ
·

ｙ＋Ｊｒφ̈ｘ

Ｍｇｙ ＝－Ｈφ
·

ｘ＋Ｊｒφ̈
{

ｙ

（２０）

式中：Ｈφ
·

ｙ、Ｈφ
·

ｘ分别为ｘｓ轴和ｙｓ轴方向上的陀螺

进动力矩项，Ｊｒφ̈ｘ、Ｊｒφ̈ｙ分别为 ｘｓ轴和 ｙｓ轴方向
上的惯性力矩项。由于转子通常运行在很高的转

速下，具有很大的角动量，而航天器的姿态角加速度

很小，这样，作为微小量，可忽略惯性力矩项，则有

Ｍｇ ＝
Ｍｇｘ
Ｍｇ[ ]

ｙ

＝
Ｈφ
·

ｙ

－Ｈφ
·







ｘ

（２１）

对式（２１）进行拉普拉斯变换得
Ｍｇ ＝ＴＭφ（ｓ） （２２）

式中：Ｍｇ ＝
Ｍｇｘ（ｓ）

Ｍｇｙ（ｓ[ ]），ＴＭ ＝ ０ Ｈ
－Ｈ[ ]０，φ（ｓ）＝

φｘ（ｓ）

φｙ（ｓ[ ]）；φｘ（ｓ）和 φｙ（ｓ）分别为φ
·

ｘ和φ
·

ｙ拉普拉斯

变换。则姿态角速度的估计可表示为

φ^（ｓ）＝Ｔ－１ＭＭｇ （２３）
根据牛顿第二定律和陀螺技术方程，广义坐

标系中转子动力学方程描述为

Ｍｑ̈＋Ｇｑ＝ｆｕ （２４）

式中：Ｍ ＝
Ｊｒ ０

０ Ｊ[ ]
ｒ

、Ｇ＝
０ Ｈ
－Ｈ[ ]０、ｆｕ＝

Ｍｘ
Ｍ[ ]
ｙ

和

ｑ＝
φｘ
φ[ ]
ｙ

分别为广义质量阵、陀螺阵、广义力和航

天器位置的广义坐标。

对式（２４）进行拉普拉斯变换，可得
Ｇｇ ＝（Ｍｓ

２＋Ｇｓ）－１ （２５）
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通过前面的一系列设计，结合每个环节的逻

辑利用框图将姿态测量原理展示出来，结果如

图４所示。

图 ４　姿态测量系统原理框图

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆａｔｔｉｔｕｄｅ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

图４为包含以上各个环节的姿态测量系统原
理框图，利用式（６）所设计的控制器，磁轴承控制
器可很好地补偿外界施加力矩，姿态角速度计算

式为

φ^（ｓ）＝
φ^ｘ（ｓ）

φ^ｙ（ｓ









）
＝Ｔ－１Ｍ

Ｍｇｘ
Ｍｇ[ ]

ｙ

（２６）

由图４可得，从 φ（ｓ）到φ^（ｓ）的角速度测量
传递函数为

Ｇ（ｓ）＝Ｃφ
Ｆ

Ｅ２＋Ｆ
ＣＴφ （２７）

式中：Ｆ＝ＫｓＧｃＧｗＫＩｌｍＧｇ；Ｃφ为一个常数变换矩
阵，其表达式为

Ｃφ ＝
０ １ ０ ０[ ]０ ０ ０ １

结合式（１９）、式（２６）和式（２７）得

φ^（ｓ）＝Ｔ－１ＭＫｓＧｗＧｃｌｍＫＩＩ （２８）
式中：Ｉ＝（Ｉα，Ｉβ）为检测得到的电流结果。代入
式（２８），可以由测得的电流计算得出 ＭＳＣＳＧ的
两自由度姿态信息。

３　两自由度姿态测量解耦方法
３．１　耦合分析

联立式（４）、式（５）和式（２０）得

Ｊｒφ̈ｘ ＝ｆｙｌｍ －ＪｚΩφ
·

ｙ

Ｊｒφ̈ｙ ＝ｆｘｌｍ ＋ＪｚΩφ
·{
ｘ

（２９）

式（４）改写为
ｆｘ ＝ＫＩＩα
ｆｙ ＝－ＫＩＩ

{
β

（３０）

同时还有如下关系：

φ
·

ｘ ＝
ｈｙ＋ －ｈｙ－
２ｌｓ

φ
·

ｙ ＝－
ｈｘ＋ －ｈｘ－
２ｌ










ｓ

（３１）

式中：ｈｘ＋、ｈｘ－、ｈｙ＋、ｈｙ－分别为 ｘｒ轴和 ｙｒ轴正、负方
向位移传感器的测量值，并且满足 ｈｘ＋ ＝－ｈｘ－ ＝ｈｘ
与 ｈｙ＋ ＝－ｈｙ－ ＝ｈｙ的关系，所以有

φ
·

ｘ ＝
ｈ
·

ｙ

ｌｓ

φ
·

ｙ ＝－
ｈ
·

ｘ

ｌ










ｓ

（３２）

将式（３２）代入式（２９）得

ｆｙｌｍ ＋ＪｚΩ
ｈ
·

ｘ

ｌｓ
＝Ｊｒ

ｈ
·

ｙ

ｌｓ

－ｆｘｌｍ －ＪｚΩ
ｈ
·

ｙ

ｌｓ
＝Ｊｒ

ｈ̈ｘ
ｌ










ｓ

（３３）

即

ｆｙ ＝Ｊｒ
ｈ̈ｙ
ｌｍｌｓ
－ＪｚΩ

ｈ
·

ｘ

ｌｍｌｓ

ｆｘ ＝－Ｊｒ
ｈ̈ｘ
ｌｍｌｓ
－ＪｚΩ

ｈ
·

ｙ

ｌｍｌ










ｓ

（３４）

以 ｘｓ轴方向为例，当 Ω＝０时，ｆｘ是 ｈｘ变量
的函数，即 ｘｓ轴与 ｙｓ轴不存在耦合；当 Ω≠０时，
ｆｘ是 ｈｘ、ｈｙ这 ２个变量的函数，ｘｓ轴与 ｙｓ轴存在
耦合。

３．２　利用逆系统对两自由度姿态测量解耦
由于解耦的目的是弱化径向两偏转自由度间

的耦合，因此以 φｘ、φｙ 为输出变量，即 Ｙ＝

［ｙ１ ｙ２］Ｔ＝［φｘ φｙ］Ｔ；同时，把 Ｉα、Ｉβ当作控制

变量，也就是 Ｕ＝［ｕ１ ｕ２］Ｔ＝［Ｉα Ｉβ］
Ｔ
；然后把

在径向 ｘｓ轴与 ｙｓ轴方向上的测量值 ｈｘ、ｈｙ及他
们 的 一 阶 导 数 作 为 状 态 变 量，即 Ｘ ＝

［ｘ１ ｘ２ ｘ３ ｘ４］Ｔ ＝［ｈｘ ｈｙ ｈ
·

ｘ ｈ
·

ｙ］
Ｔ
。故原

系统 Σ可写成

Ｘ
·

＝ｆ（Ｘ，Ｕ）
Ｙ＝{ ＣＸ

（３５）

式中：ｆ（Ｘ，Ｕ）和矩阵 Ｃ可以表示为

ｆ（Ｘ，Ｕ）＝

ｘ３
ｘ４

－１
Ｊｒ
（ＫＩｌｍｌｓｕ１＋ＪｚΩｘ４）

１
Ｊｒ
（－ＫＩｌｍｌｓｕ２＋ＪｚΩｘ３

















）

（３６）

Ｃ＝１
ｌｓ
０ １ ０ ０
－[ ]１ ０ ０ ０

（３７）

根据 逆 系 统 理 论，系 统 输 出 变 量 Ｙ ＝

［ｙ１ ｙ２］Ｔ＝［φｘ φｙ］Ｔ对时间进行微分，直到导

４５１
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数中包含控制变量 Ｕ＝［ｕ１ ｕ２］Ｔ＝［Ｉα Ｉβ］
Ｔ
为

止，得

Ｊｕ ＝［̈ｙ１ ｙ̈２］Ｔ ＝

１
ｌｓＪｒ
（－ＫＩｌｍｌｓｕ２＋ＪｚΩｘ３）

１
ｌｓＪｒ
（ＫＩｌｍｌｓｕ１＋ＪｚΩｘ４













）

（３８）

因此，雅可比矩阵 Ｄ为

Ｄ ＝
δＪｕ
δＵ

＝

δ̈ｙ１
δｕ１

δ̈ｙ１
δｕ２

δ̈ｙ２
δｕ１

δ̈ｙ２
δｕ














２

＝

０ －
ＫＩｌｍ
Ｊｒ

－
ＫＩｌｍ
Ｊｒ













０

（３９）

从而，通过计算可以得到

ｄｅｔ（Ｄ）＝ ｌｍＫＩ
Ｊ( )
ｒ

２

（４０）

令 ｄｅｔ（Ｄ）＝０，由于电流刚度 ＫＩ≠０，所以得
ｌｍ ＝０，但 ｌｍ值恒为正数，所以 ｄｅｔ（Ｄ）≠０在系统
中始终满足。因此系统的相对顺序是 α＝

［α１ α２］Ｔ＝［２ ２］Ｔ，满足 α１＋α２＝４≤ｎ（ｎ为

状态变量的数量）。因此，根据逆系统理论，可以

得出原始系统的逆存在的结论，逆系统可以写为

Ｕ ＝［ｕ１ ｕ２］Ｔ ＝ξ（Ｘ，ｙ１，ｙ１̈ｙ１，ｙ２，ｙ２̈ｙ２） （４１）

令 χ＝Ｙ
·

，则有Ｙ̈＝ｓχ，Ｙ＝ｓ－１χ，其中 ｓ＝ｄｄｔ
，从

而得出逆系统Σ^为

ｕ１ ＝
ｌｓＪｒχ２ｓ－ＪｚΩｘ４

ＫＩｌｍｌｓ

ｕ２ ＝
－ｌｓＪｒχ１ｓ＋ＪｚΩｘ３

ＫＩｌｍｌ










ｓ

（４２）

将原系统与求得的逆系统相连接，可以得到

一个伪线性系统，如图 ５所示。从而达到了降低
径向两自由度偏转之间的耦合，在一定程度上提

高了航天器姿态测量的精度。

图 ５　采用逆系统解耦的 ＭＳＣＳＧ原理示意图

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＭＳＣＳＧｐｒｉｎｃｉｐｌｅｗｉｔｈ

ｉｎｖｅｒｓｅｓｙｓｔｅｍｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ

４　逆系统解耦测量仿真验证

为了验证本文方法在实际中的有效性和可行

性，通过 ＭＡＴＬＡＢ中的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模块对 ＭＳＣＳＧ
样机进行建模并进行敏感解耦仿真验证。

ＭＳＣＳＧ样机模型的部分仿真参数如表 １所
示。图６所示是给卫星的 ｙ轴输入振幅为 １、频
率为 １０Ｈｚ、２０Ｈｚ的正弦角速度信号后的仿真结
果。经过仿真得知，当输入频率为１０Ｈｚ时，传

表 １　ＭＳＣＳＧ系统仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　ＭＳＣＳＧｓｙｓｔｅｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

Ｎ／匝 １００

Ｌ／ｍｍ ８０

Ｊｚ／（ｋｇ·ｍ
２） ０．０１７８

Ｊｒ／（ｋｇ·ｍ
２） ０．００６２

Ω／Ｈｚ ８３．３

Ｉ／Ａ ０．５

ｌｍ／ｍｍ ５９

ｌｓ／ｍｍ ７８．７

图 ６　两种方法在输入频率为 １０Ｈｚ和 ２０Ｈｚ时的

测量误差比较曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｓｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏ

ｍｅｔｈｏｄｓａｔｉｎｐｕｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆ１０Ｈｚａｎｄ２０Ｈｚ

５５１
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统方法的测量误差为５．０１％，采用逆系统解耦后
的测量误差为０．７４％；当输入频率为２０Ｈｚ时，传
统方法的测量误差为７．０９％，采用逆系统解耦后
的测量误差为０．６３％。

通过比较可知，相比于传统方法而言，采用逆

系统解耦后的测量结果更为精确，测量误差可提

升１个数量级，随着输入频率的增加，本文提出的
方法对提升测量精度的效果越加明显。

为了验证本文提出解耦方法的有效性，同样给

卫星的 ｙ轴输入振幅为１、频率分别为１０Ｈｚ、２０Ｈｚ
的正弦角速度信号，结果如图７所示。经过仿真得
知，当输入频率为 １０Ｈｚ时，传统方法的耦合可达
４．１０％，而采用逆系统解耦后的耦合可减小至
０．３７％；当输入频率为２０Ｈｚ时，两种方法的耦合分
别为９．７１％和 ０．４３％。由此可见，本文提出的解
耦方法相对于传统方法具有很明显的解耦功能，同

时随着输入频率的增加，解耦效果也越加明显。

图 ７　两种方法在输入频率为 １０Ｈｚ和 ２０Ｈｚ时的

测量耦合比较曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｃｏｕｐｌｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓａｔｉｎｐｕｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆ１０Ｈｚａｎｄ２０Ｈｚ

５　结　论

１）传统测量方法未采取解耦措施，直接通过

忽略惯性力矩项求得航天器两自由度姿态信息，

使得 ＭＳＣＳＧ测量精度低。在给航天器输入频率
为１０Ｈｚ和２０Ｈｚ的姿态角速度时，经过逆系统解
耦测量精度可提高一个数量级。且随着输入频率

的增加，ＭＳＣＳＧ测量精度越来越高。
２）采用逆系统解耦，可以很好地降低 ＭＳＣ

ＳＧ２个测量轴之间的耦合，在航天器 ｙ轴输入频
率为１０Ｈｚ和２０Ｈｚ的姿态角速度时，航天器 ｘ轴
的耦合可分别降低 ３．７３％和 ９．２８％。且输入频
率越大，解耦效果越明显。
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Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１１）：７８８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＲＥＮＹ，ＣＨＥＮＸＣ，ＣＡＩＹＷ，ｅｔａｌ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｒａｔｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｃｏｎｔｒｏｌ＆

ｓｅｎｓｉｔｉｖｅｇｙｒｏｓｃｏｐｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃ

ｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，６５（６）：４９２１４９３２．

［８］夏长峰，蔡远文，任元，等．ＭＳＣＳＧ转子系统的扩展双频

Ｂｏｄｅ图稳定性分析方法［Ｊ］．宇航学报，２０１８，３９（２）：

１６８１７６．
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　第 １期 于春淼，等：基于逆系统解耦的 ＭＳＣＳＧ姿态测量方法

ＸＩＡＣＦ，ＣＡＩＹＷ，ＲＥＮＹ，ｅｔａｌ．Ｅｘｔｅｎｄｅｄｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

Ｂｏｄｅｄｉａｇｒａｍｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｓｃｓｇｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，３９（２）：１６８１７６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［９］崔培玲，盖玉欢，房建成，等．主被动磁悬浮转子的不平衡振

动自适应控制［Ｊ］．光学精密工程，２０１５，２３（１）：１２２１３１．

ＣＵＩＰＬ，ＧＡＩＹＨ，ＦＡＮＧＪＣ，ｅｔａｌ．Ｕｎｂａｌａｎｃｅｄｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｃｔｉｖｅａｎｄｐａｓｓｉｖｅｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄ

ｒｏｔｏｒ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，２３（１）：１２２

１３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ＣＵＩＰＬ，ＬＩＳ，ＺＨＡＯＧＺ，ｅｔａｌ．Ｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｈａｒｍｏｎｉｃｃｕｒ

ｒｅｎｔｉｎａｃｔｉｖｅｐａｓｓｉｖｅｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄＣＭＧｕｓｉｎｇｉｍ

ｐｒｏｖｅｄｒｅｐｅｔｉｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／ＡＳＭＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

Ｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ，２０１６，２１（４）：２１３２２１４１．

［１１］边志强，蔡陈生，吕旺，等．遥感卫星高精度高稳定度控制技

术［Ｊ］．上海航天，２０１４，３１（３）：２４３３．

ＢＩＡＮＺＱ，ＣＡＩＣＳ，ＬＶＷ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｎｄｈｉｇｈｓｔａ

ｂｉｌｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］．Ａｅｒｏ

ｓｐａｃｅＳｈａｎｇｈａｉ，２０１４，３１（３）：２４３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＣＨＥＮＸＣ，ＣＡＩＹＷ，ＲＥＮＹ，ｅｔａｌ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌ

ｅｒａｔｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｓｉｎｇｌｅｇｉｍｂａｌｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｇｙｒｏｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌ

Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１９，６６（１）：４４０４５０．

［１３］刘彬，房建成，刘刚．一种磁悬浮陀螺飞轮方案设计与关键

技术分析［Ｊ］．航空学报，２０１１，３２（８）：１４７８１４８７．

ＬＩＵＢ，ＦＡＮＧＪＣ，ＬＩＵＧ．Ａｋｉｎｄｏｆｓｃｈｅｍｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｋｅｙ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｇｙｒｏｆｌｙｗｈｅｅｌ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１１，３２（８）：

１４７８１４８７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＧＥＯＲＧＥＴ，ＷＩＬＬＩＡＭＷ，ＳＡＴＹＡＰ，ｅｔａｌ．ＧｙｒｏＷｈｅｅｌＴＭ—Ａｎ

ｉｎｎｏｖａｔｉｖｅｎｅｗ ａｃｔｕａｔｏｒ／ｓｅｎｓｏｒｆｏｒ３ａｘｉｓｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１３ｔｈＡｎｎｕａｌＡＩＡＡ／ＵＳＵＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｍａｌｌＳａｔｅｌｌｉｔｅｓ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９９：１１３．

［１５］房建成，任元．磁悬浮控制力矩陀螺技术［Ｍ］．北京：国防

工业出版社，２０１４．

ＦＡＮＧＪＣ，ＲＥＮＹ．Ｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｕｍ

ｇｙｒｏｓｃｏｐｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙ

Ｐｒｅｓｓ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＦＡＮＧＪＣ，ＺＨＥＮＧＳＱ，ＨＡＮＢＣ．Ａｔｔｉｔｕｄｅｓｅｎｓｉｎｇａｎｄｄｙ

ｎａｍｉｃｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｂａｓｅｄｏｎａｃｔｉｖｅｍａｇｎｅｔｉｃｂｅａｒｉｎｇｏｆＭＳＤＧＣ

ＭＧ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ＆ Ｍｅａｓｕｒｅ

ｍｅｎｔ，２０１２，６１（２）：３３８３４８．

［１７］李明辉，云卫涛，张孝杰．基于双模糊解耦控制的小型汽轮

机负荷控制［Ｊ］．热力发电，２０１８，４７（１）：１１２１１８．

ＬＩＭＨ，ＹＵＮＷ Ｔ，ＺＨＡＮＧＸＪ．Ｌｏａｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｍａｌｌｓｔｅａｍ

ｔｕｒｂｉｎｅｂａｓｅｄｏｎｄｏｕｂｌｅｆｕｚｚｙｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｔｈｅｒｍａｌ

ＰｏｗｅｒＧｅｎｅｒａｔｉｏｎ，２０１８，４７（１）：１１２１１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］张国宁，黄湘远．神经网络在复杂系统建模中的应用［Ｊ］．

科技导报，２０１８，３６（１２）：６６７０．

ＺＨＡＮＧＧＮ，ＨＵＡＮＧＸＹ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｎ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｓｃｉｅｎｃｅ＆ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅ

ｖｉｅｗ，２０１８，３６（１２）：６６７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］郭艳玲，许李尚，奚文龙，等．基于滑模解耦的 ＥＰＳ用 ＰＭＳＭ

鲁棒预测电流控制［Ｊ］．微特电机，２０１８，４６（２）：４２４７．

ＧＵＯＹＬ，ＸＵＬＳ，ＸＩＷ Ｌ，ｅｔａｌ．ＰＭＳＭｒｏｂｕｓｔｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｃｕｒ

ｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒＥＰＳｂａｓｅｄｏｎｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ［Ｊ］．

Ｓｍａｌｌ＆ＳｐｅｃｉａｌＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＭａｃｈｉｎｅｓ，２０１８，４６（２）：４２４７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＦＡＮＧＪＣ，ＲＥＮＹ．Ｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎ

ｄｅｄｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｉｎｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｇｙｒｏｓｂａｓｅｄｏｎａｎｉｎｖｅｒｓｅ

ｓｙｓｔｅｍｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／ＡＳＭＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭｅｃｈａｔｒｏｎ

ｉｃｓ，２０１２，１７（６）：１１３３１１４４．
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螺的测量与控制。
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任元　男，博士，副教授。主要研究方向：导航、制导与控制。

７５１



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 ２０２０年　

ＭＳＣＳＧａｔｔｉｔｕｄｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ
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ＹＵＣｈｕｎｍｉａｏ１，ＷＡＮＧＺｈｏｕ２，ＲＥＮＹｕａｎ２，，ＷＡＮＧＷｅｉｊｉｅ２，ＦＡＮＹａｈｏｎｇ３
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ｌａｔｉｏｎ．ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔｗｏｍｅａｓｕｒｉｎｇａｘｅｓｏｆＭＳＣＳＧｉｓｒｅ
ｓｔｒａｉｎｅｄｗｅｌｌａｎｄｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｃｃｕｒａｃｙｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｇｎｅｔｉｃａｌｌｙｓｕｓｐｅｎｄｅｄｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｅｎｓｅｇｙｒｏｓｃｏｐｅ（ＭＳＣＳＧ）；Ｌｏｒｅｎｔｚｆｏｒｃｅｍａｇｎｅｔｉｃ
ｂｅａｒｉｎｇ（ＬＦＭＢ）；ａｔｔｉｔｕｄｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ；ｉｎｖｅｒｓｅｓｙｓｔｅｍｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇ；ｒａｄｉａｌｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０３２７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８０５１７：３５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８０５．１３５７．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１４７５４７２，５１６０５４８９）；ＢｅｉｊｉｎｇＹｏｕｔｈＴｏｐＮｏｔｃｈＴａｌｅｎｔＳｕｐｐｏｒｔＰｒｏｇｒａｍ

（２０１７００００２６８３３ＺＫ２３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｅｎｙｕａｎ＿８２３＠ａｌｉｙｕｎ．ｃｏｍ
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基于脱靶量级数解的最优机动突防策略

王亚帆，周韬，陈万春，赫泰龙

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对比例导引控制的拦截弹，建立高阶制导系统状态空间模型，基于脱靶量
级数解公式，对目标最优机动突防策略及其影响因素进行了研究。首先，针对拦截弹的制导系

统为线性一阶、线性高阶时，目标最优机动突防效果进行了仿真分析，结果表明拦截弹弹体模

型的准确性对突防效果存在影响，高阶系统对应脱靶量更大且效果更真实；将结果与一次阶跃

机动和蛇形机动对比，发现最优机动突防效果最佳。然后，建立弹目运动的二维非线性模型，

仿真得出目标最优机动产生的脱靶量曲线与线性系统吻合度较高，线性模型选取合适。最后，

研究了有效导引比和剩余飞行时间估计误差对最优机动突防效果产生的影响，结果表明有效

导引比估计误差对最优机动突防效果影响不大，剩余飞行时间估计误差则会使目标最优机动

突防性能大幅下降，甚至部分情况比蛇形机动突防效果差。

关　键　词：突防；最优机动；脱靶量级数解；估计误差；伴随法；仿真分析
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１５９１１

　　伴随法是一种计算机仿真分析与设计工具，
在传统上的解释基于线性系统的脉冲响应

［１］
，主

要运用于线性时变系统的性能分析
［２３］
，能够对

任意时刻的性能输出进行估计，提取显示所有输

入对总性能输出的贡献信息，被广泛应用于导弹

制导系统分析和设计中。比例导引是一种经典的

制导律，对于追踪、截获机动目标十分有效，常应

用于雷达、红外制导的导弹中
［４５］
。

近年来，世界范围内，各主要国家积极推进导

弹防御系统装备与技术的发展，加速拦截武器研

制与部署
［６］
。同时，面对逐渐趋于精确化、全程

化、网络化发展的拦截系统，导弹突防技术也在稳

步跟进，不断注入新的内涵与方法。如何有效突

破寻的导弹的拦截布防，逐渐成为研究的热点问

题。针对目标的机动突防策略，相关学者做着不

同方面的研究，基本的突防措施可以概括为战术

突防措施、技术性措施，以提高导弹的射击精度和

杀伤力
［７］
。在技术性突防策略上，较为常见的目

标机动方式有阶跃机动
［２］
、蛇形机动

［８］
、方波机

动
［９］
和滚筒机动

［１０］
等，它们都是通过控制目标机

动变轨，最终逃脱导弹拦截。但这些机动方式存

在局限性和不稳定性，并不能保持最佳的突防

效果。

Ｓｈｉｎａｒ和 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ［１１］基于二维线性化模型和
最优控制理论，分析了目标最优逃逸机动的控制

形式是 ｂａｎｇｂａｎｇ控制且控制切换时刻与脱靶量
的导数有关；对比分析了系统阶数和制导时间常

数对最优机动效果的影响，同时推导得出了一阶

线性系统下目标阶跃机动产生脱靶量的解析解。

随后，迟泽晨等
［１２］
以临近空间的攻防态势需求为

背景，在二维平面内基于极小值原理、高斯伪谱法

对高阶制导系统、攻防双方时间常数比值等因素

进行研究，最终提出了一种对抗比例导引拦截器

的最优机动突防控制策略。考虑到目标对拦截弹

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001018&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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信息估计存在误差时，会对机动突防效果产生影

响，Ｄｈａｎａｎｊａｙ［１３］和 Ｚｈｕａｎｇ［１４］等分别建立弹目交
战的二维、三维模型，推导得出了剩余飞行时间的

估计公式，探讨其对目标突破比例导引制导导弹

拦截效果的影响；Ｎｅｓｌｉｎｅ和 Ｚａｒｃｈａｎ［５］则分析对
比了剩余飞行时间估计误差存在时，经典制导律

和现代制导律的鲁棒性、易用性等性能。但这些

研究较难实现针对拦截弹为线性高阶制导系统

时，目标最优机动突防的快速分析和求解。

本文针对高阶线性化的比例导引拦截弹制导

系统，结合脱靶量级数解公式，研究了目标的最优

机动突防策略问题。首先，建立拦截弹制导系统

状态空间模型，基于伴随法和最优控制理论，求解

目标最优机动突防策略和最大脱靶量公式；进而，

考虑到最优机动突防策略的实用性，分析了拦截

弹的阶数、系统是否线性和有效导引比估计误差、

剩余飞行时间估计误差对策略效果的影响，并将

突防效果与目标做阶跃机动、蛇形机动对比。通

过上述研究，为实际攻防作战中，目标有效快速地

实现最佳突防提供有价值的参考。

１　目标最优机动突防策略

１．１　比例导引制导的拦截弹一般高阶系统线性
化模型状态空间描述

　　考虑平面内导弹目标迎头交战模型，导弹采

用比例导引制导律，即指令加速度 ｎｃ＝ＮＶｃλ
·

（Ｎ

为有效导引比；Ｖｃ为弹目接近速度；λ
·

为视线角变

化率）。以一般的高阶线性制导系统为例，传递

函数可表示为

Ｇ（ｓ）＝ １

∏
Ｑ１

ｉ＝１
（１＋αｉＴｓ）∏

Ｑ２

ｊ＝１
（１＋２ξｊβｊＴｓ＋β

２
ｊＴ
２ｓ２）

（１）
式中：αｉ、ξｊ和 βｊ为各个环节特征参数系数；Ｔ为
制导系统时间常数。传递函数 Ｇ（ｓ）包含 Ｑ１个一
阶环节和 Ｑ２个二阶环节。将 Ｇ（ｓ）的分母展开为
关于 ｓ的多项式可得

Ｇ（ｓ）＝１∑
Ｑ

ｑ＝０
λｑＴ

ｑｓｑ （２）

其中：Ｑ＝Ｑ１＋２Ｑ２；λ０，λ１，…，λＱ为多项式系数，
由 αｉ、ξｊ和 βｊ唯一确定。

则该制导系统的线性化模型可以表示为如下

状态空间形式：

ｘ（ｔ）＝Ａ（ｔ）ｘ（ｔ）＋Ｂ（ｔ）ｕ（ｔ）　　ｔ∈ ［０，ｔｆ］

（３）

ｒ（ｔ）＝Ｃ（ｔ）ｘ（ｔ）　　ｔ∈ ［０，ｔｆ］ （４）
ｘ（０）＝Ｏ　　　　　ｔ∈ ［０，ｔｆ］ （５）
式中：ｔ为当前时间；ｘ（ｔ）为状态向量；ｕ（ｔ）为控
制输入变量；ｒ（ｔ）为输出变量；Ｏ表示相应维数的
零矩阵；ｔｆ为总飞行时间；Ａ（ｔ）、Ｂ（ｔ）和 Ｃ（ｔ）为线
性系统的系数矩阵，具体为

ｘ（ｔ）＝［ｙ ｙ ｎＬ ｎＬ … ｎ（Ｑ－１）Ｌ ］
Ｔ
１×（Ｑ＋２） （６）

ｕ（ｔ）＝ｕｓ（ｔ） （７）
Ａ（ｔ）＝

０ １ ０ … ０
０ ０ －１ … ０
０ ０ ０ … ０
   

Ｎ／（ｔｆ－ｔ）
２

λＱＴ
Ｑ

Ｎ／（ｔｆ－ｔ）
λＱＴ

Ｑ

－λ０Ｔ
０

λＱＴ
Ｑ …

－λＱ－１Ｔ
Ｑ－１

λＱＴ



















Ｑ

（８）
Ｂ（ｔ）＝［０ ｎＴ … ０］Ｔ （９）
Ｃ（ｔ）＝［１ ０ … ０］ （１０）
ｒ（ｔ）＝ｙ（ｔ） （１１）
式中：ｙ（ｔ）为弹目相对距离在参考线垂直方向上
的分量；ｎＬ（ｔ）为导弹实际获得加速度；ｎＬ（ｔ），
ｎ̈Ｌ（ｔ），…，ｎ

（Ｑ－１）
Ｌ （ｔ）为 ｎＬ（ｔ）的一阶至（Ｑ－１）阶

导数；ｕｓ（ｔ）为单位阶跃函数；ｎＴ为目标阶跃机动
加速度幅值；ｙ（ｔｆ）为脱靶量；Ｎ和 ｔｆ均为常数。

为了讨论方便，将阶跃输入转化为脉冲输入

函数 δ（ｔ），引入新的状态变量 ｘｕ（ｔ）＝ｕｓ（ｔ），利用
单位阶跃函数与 δ（ｔ）之间关系可得
ｘｕ（ｔ）＝ｕｓ（ｔ）＝δ（ｔ） （１２）

系统（３）和系统（４）

[
可分别等价扩展为

ｘ（ｔ）
ｘｕ（ｔ ]） [＝ Ａ（ｔ） Ｂ（ｔ）] [Ｏ Ｏ

ｘ（ｔ）
ｘｕ（ｔ ]） [＋ Ｏ]１ δｕ（ｔ）

（１３）

ｒ（ｔ）＝［Ｃ（ｔ） Ｏ [］ ｘ（ｔ）
ｘｕ（ｔ ]） （１４）

式中：δｕ（ｔ）为脉冲输入函数。
１．２　伴随法推导目标阶跃机动产生的脱靶量级

数解

　　利用伴随系统构造原则［２］
，可以得到线性系

统（１３）和系统（１４）

[
的伴随系统状态空间描述为

ｚ（ｔ）
ｚｕ（ｔ ]） ＝

ＡＴ（ｔｆ－ｔ）　ＯＯ

ＢＴ（ｔｆ－ｔ）　
[ ] [ＯＯ

ｚ（ｔ）
ｚｕ（ｔ ]） ＋

　　
ＣＴ（ｔｆ－ｔ）[ ]Ｏ

ｖ（ｔ） （１５）

ｗ（ｔ）＝［Ｏ　１１ [］ ｚ（ｔ）
ｚｕ（ｔ ]） ＝ｚｕ（ｔ） （１６）

０６１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １期 王亚帆，等：基于脱靶量级数解的最优机动突防策略

式中：ｚ（ｔ）和 ｚｕ（ｔ）为伴随系统的状态向量；ｖ（ｔ）
为伴随系统的控制输入；ｗ（ｔ）为伴随系统的输出
变量。选取该伴随系统初始状态为零，输入

ｖ（ｔ）＝δ（ｔ），进行伴随仿真，此时伴随系统展开等
价于如下线性系统：

ｚ（ｔ）＝ＡＴ（ｔｆ－ｔ）ｚ（ｔ）

ｚ（０）＝ＣＴ（ｔｆ
{

）

（１７）

ｚｕ（ｔ）＝Ｂ
Ｔ
（ｔｆ－ｔ）ｚ（ｔ）

ｚｕ（０）＝
{ ０

（１８）

ｗ（ｔ）＝ｚｕ（ｔ） （１９）

将式（１７）～式（１９）代入相应的系数矩阵，可
得到如下微分方程

{
：

ｚ１（ｔ）＝
Ｎ／ｔ２

λＱＴ
Ｑｚ
（Ｑ－１）
３ （ｔ）

ｚ１（０）＝１

（２０

{
）

ｚ２（ｔ）＝ｚ１（ｔ）＋
Ｎ／ｔ
λＱＴ

Ｑｚ
（Ｑ－１）
３ （ｔ）

ｚ２（０）＝０

（２１

{
）

ｚ３（ｔ）＝－ｚ２（ｔ）－
λ０Ｔ

０

λＱＴ
Ｑｚ
（Ｑ－１）
３ （ｔ）

ｚ３（０）＝０

（２２）

ｚＱ＋２（ｔ）＝ｚ
（Ｑ）
３ （ｔ）＝ｚ

（Ｑ－２）
３ （ｔ）－

λＱ－１Ｔ
Ｑ－１

λＱＴ
Ｑ ｚ（Ｑ－１）３ （ｔ）

ｚ（Ｑ－１）３ （０）
{

＝０

（２３）

ｚｕ（ｔ）＝ｎＴｚ２（ｔ）

ｚｕ（０）＝
{ ０

（２４）

同时，伴随系统与原线性系统输出之间存在

如下关系
［２，１５］

：

ｙ（ｔｆ）＝ｗ（ｔｇｏ） （２５）
式中：ｔｇｏ为导弹的剩余飞行时间，即 ｔｇｏ＝ｔｆ－ｔ。

则通过对伴随系统状态变量 ｚｕ（ｔ）的求解，即
可得到原系统对应脱靶量。

当导弹制导系统的传递函数为一般高阶系

统，即 Ｇ（ｓ）＝１∑
Ｑ

ｑ＝０
λｑｓ

ｑ时，参照文献［１６］，可

将由目标阶跃机动引起的脱靶量解析表达式写为

如下幂级数形式：

ｗ（ｔ）＝ｎＴｔ
２ｅ－ｋｔ／Ｔ∑

∞

ｎ＝０
ｄｎ（ｔ／Ｔ）

ｎ
（２６）

式中：ｋ为指数项衰减常数；ｎ为需计算的项数；ｄｎ
为各级数的待定系数。

式（２６）的导数式为

ｗ（ｔ）＝ｎＴｔｅ
－ｋｔ／Ｔ∑

∞

ｎ＝０
［（ｎ＋２）ｄｎ（ｔ／Ｔ）

ｎ －

　　ｋｄｎ（ｔ／Ｔ）
ｎ＋１
］ （２７）

式中：各级数的待定系数 ｄｎ存在以下递推关系：
ａ０ ＝１

ｂ０ ＝－
ａ０
λＱＱ！

ｃ０ ＝ａ０

ｄ０ ＝
ｃ０















２

（２８）

当 ｎ≥１时，有

ａｎ ＝

ｋａｎ－１
ｎ
　　　　　　 ｎ＜Ｑ

ｋａｎ－１＋Ｎｂｎ－Ｑ
ｎ

ｎ≥









 Ｑ

ｂｎ ＝
－ａｎ－Ｂｎ
λＱＡ

Ｑ
ｎ＋Ｑ

ｃｎ ＝
ｋｃｎ－１＋ａｎ
ｎ＋１

ｄｎ ＝
ｋｄｎ－１＋ｃｎ
ｎ＋





















２

（２９）

其中：

Ｂｎ ＝∑
Ｐｎ

ｐ＝１
∑
Ｑ

ｑ＝Ｑ－ｐ
λｑＡ

Ｑ－ｐ
ｎ＋Ｑ－ｐＣ

Ｑ－ｐ
ｑ （－ｋ）

ｑ－Ｑ＋ｐｂｎ－ｐ

Ｐｎ ＝
ｎ　　ｎ＜Ｑ
Ｑ　　ｎ≥{ Ｑ

式中：ａｎ、ｂｎ、ｃｎ、Ｂｎ和 Ｐｎ均为各级数系数计算的
中间变量；Ａ和 Ｃ及其上下标分别表示排列数和
组合数。

观察幂级数公式（２６）可知，指数项衰减常数
ｋ和计算项数 ｎ影响公式的收敛速度和计算精
度。由文献［１６］可知，参数 ｋ的选取方案为：一
阶制导系统选取 ｋ＝１，Ｑ阶二项式系统选取 ｋ＝
Ｑ，对一般的高阶系统选取

ｋ＝ {ｍａｘ １
α１
，
１
α２
，…，

１
αＱ１
，
ξ１
β１
，
ξ２
β２
，…，

ξＱ２
βＱ }２ （３０）

但考虑到公式的收敛速度，ｋ取值一般不超
过１０。参数 ｋ选取后，计算项数 ｎ由级数收敛速
度指标变量 ｎｃｒ确定，即
ｎｃｒ＝ｍｉｎ｛ｎ Ｓ１０００（ｔ）－Ｓｎ（ｔ）≤ ε｝ （３１）

式中：Ｓ１０００（ｔ）为前１００１项的部分和，其为计算的
精确解；Ｓｎ（ｔ）为前（ｎ＋１）项的部分和；ε为指定
的计算精度。由式（３１）可以看出，ｎｃｒ取值越小越
好，意味着级数解公式的收敛速度越快。
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同时，脱靶量级数解公式的收敛半径为无穷

大
［１６］
，故在仿真时间区间［０，ｔｆ］内，可以用部分

和 Ｓｎ一致逼近脱靶量的真实解，且只要 ｎ足够
大，理论上可以以任意精度逼近。

１．３　最优机动突防策略
现在考虑目标最优机动突防问题，这里最优

指的是从目标的角度出发，使脱靶量达到最大的

目标机动即为最优机动。

将最优机动突防问题抽象为最优控制问

题
［１７］
：终端时间固定（ｔｆ已知），存在控制边界约

束（ｕ（ｔ）≤１），性能泛函为
ｍｉｎＪ＝－ ｙ（ｔｆ） ＝－ Ｃ（ｔｆ）ｘ（ｔｆ） （３２）

即期望导弹的脱靶量达到最大。

由 Ｓｈｉｎａｒ和 Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ［１１］的推导过程可知，最
优机动突防控制问题中的协态变量等于目标阶跃

机动脱靶量伴随分析中伴随状态变量在时间推进

上反向变换，且控制形式为 ｂａｎｇｂａｎｇ控制。
则目标机动突防时，其最优控制可以表示为

ｕ（ｔ）＝－ｓｉｇｎ（ｗ（ｔｇｏ）） （３３）
或者表示为关于剩余飞行时间的函数：

ｕ（ｔｇｏ）＝－ｓｉｇｎ（ｗ（ｔ）） （３４）
由式（３３）和式（３４）可知，最优突防机动控制

切换函数的解析表达式正是目标阶跃机动的脱靶

量导数，利用１．２节推导得出的脱靶量级数解公
式计算导数 ｗ（ｔ）的符号，就可以直接确定当前最
优机动加速度的控制符号，进而求得最优控制切

换时刻。再者，最优机动突防的解 ｕ（ｔ）可以表示
为多个阶跃输入的线性组合，由线性系统输入输

出的叠加原理，最优机动产生的脱靶量可由各个

阶跃机动单独作用引起的脱靶量线性叠加得到。

２　弹体模型准确度对目标最优机动
突防策略效果的影响

　　基于１．２节的脱靶量级数公式和目标最优机
动突防控制表达式，考虑到拦截弹弹体模型选取

的不同，会对目标突防效果产生影响，故针对不同

的导弹制导系统模型进行仿真对比。

为更加直观地对比目标机动产生的突防效

果，这里提出“突防成功百分比”的概念，即选定

仿真的总飞行时间 ｔｆ的变化范围为［ｔｆ０，ｔｆｎ］，如若
在某一总飞行时间 ｔｆｉ下，目标机动产生脱靶量的
数值超过了突防成功标准线数值，则认为突防成

功。突防成功百分比为 ∑
ｔｆｉ，ｔｆｊ∈［ｔｆ０，ｔｆｎ］

ｔｆｉ＞ｔｆｊ

（ｔｆｉ－ｔｆｊ）／（ｔｆｎ －

ｔｆ０）。突防成功百分比越大，则认为目标在选定

的仿真时间段内，机动突防的效果越佳。

２．１　假设拦截弹制导系统为一阶模型时最优机
动突防策略的突防效果

　　针对一阶系统的仿真，选取目标阶跃机动加
速度 ｎＴ＝２９．４ｍ／ｓ

２
，有效导引比 Ｎ＝４，Ｔ＝１ｓ，

ｔｆｍａｘ＝１０ｓ，指数衰减常数为 ｋ＝１。由脱靶量级数
解的系数公式（２９）可知，一阶系统下，当所取的
计算项数 ｎ≥Ｎ－２，即 ｎ≥２时，ｄｎ≡０，级数解公
式求得结果与伴随仿真所得结果是完全一致的。

利用级数解公式仿真得到导弹脱靶量 ｗ（ｔ）
及其导数 ｗ（ｔ）关于剩余飞行时间 ｔｇｏ的曲线；注意
到 ｂａｎｇｂａｎｇ控制规律是依据 ｗ（ｔ）的符号来确定
的，从而得到最优控制 ｕ（ｔ）与飞行时间 ｔ的关系，
如图１所示。

结合图１，最优突防机动的解 ｕ（ｔ）可表示为
ｕ（ｔ）＝－ｕｓ（ｔ）＋２ｕｓ［ｔ－（ｔｆ－ｔｇｏ２）］－
　　２ｕｓ［ｔ－（ｔｆ－ｔｇｏ１）］ （３５）

最大脱靶量可表示为

Ｍｍａｘ ＝－ｗ（ｔｆ）＋２ｗ（ｔｇｏ２）－２ｗ（ｔｇｏ１） （３６）
进而，分别取有效导引比 Ｎ为 ３、４和 ５，得到

最优机动切换时刻 ｔｇｏ，对应脱靶量输出 ｗ（ｔ）以及
终点时刻（ｔｆ＝１０ｓ）脱靶量 Ｍｍａｘ，如表１所示。

从表 １可以看出，目标最优机动突防ｂａｎｇ
ｂａｎｇ控制切换次数与有效导引比Ｎ有关。实际

图 １　一阶系统目标最优机动突防（Ｎ＝４）

Ｆｉｇ．１　Ｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｏｆ

ｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｓｙｓｔｅｍ（Ｎ＝４）

表 １　一阶系统最优控制切换时刻及最大脱靶量

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｉｍｅａｎｄｍａｘｉｍｕｍ

ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｓｙｓｔｅｍ

Ｎ ｔｇｏ／ｓ ｗ（ｔｇｏ）／ｍ Ｍｍａｘ／ｍ

３ ２．００ ７．９６ １５．８５

４
１．２７ ３．８４
４．７３ －１．６７　

１０．８７

５
０．９４ ２．２７
３．３１ －１．７３　
７．７６ ０．３２

８．４５
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上当总飞行时间足够长时，ｂａｎｇｂａｎｇ切换次数等
于脱靶量导数 ｗ（ｔ）中多项式部分的实正零点个
数，对于 Ｎ为正整数情形，切换次数（实正零点个
数）为 Ｎ－２，且最大脱靶量的计算表达式与控制
的正负值相关。

选择目标做阶跃机动的加速度表达式为

ｎＴ（ｔ）＝ａＴ·ｕｓ（ｔ） （３７）

式中：ａＴ为加速度幅值，取２９．４ｍ／ｓ
２
。

目标做蛇形机动时
［８］
，机动是周期性进行

的，大大增加了目标突防成功的几率；当机动频率

和制导系统时间常数的乘积在 １附近时，产生的
脱靶量最大。故选择蛇形机动的频率 ωＴ 为
１ｒａｄ／ｓ，表达式为
ｎＴ（ｔ）＝ａＴ［ｓｉｎωＴ（ｔ－ｔ０）］ （３８）
式中：ｔ０为机动开始时刻，取０。

由式（３５）的最优控制表达式和式（３６）的最
大脱靶量表达式，仿真得到目标最优机动产生的

脱靶量随飞行时间的变化关系，并将其与目标做

一次阶跃机动（式（３７））和蛇形机动（式（３８））产
生的脱靶量作对比，如图２所示。

当飞行总时间在［０，１０］ｓ内变化时，假设以
脱靶量１０ｍ作为突防成功的评判标准，可以看
到，阶跃机动和蛇形机动在整个时间段内突防成

功百分比为零；拦截弹为一阶系统时，目标做最优

机动突防成功百分比仅有 ３８％，且所需的总飞行
时间较长，整体来看突防效果不佳，但仍优于阶跃

机动、蛇形机动情况。由此，考虑拦截弹模型的准

确性会对目标机动突防效果产生影响，选取拦截

弹制导系统为高阶时进行仿真研究。

图 ２　一阶系统目标机动产生脱靶量对比曲线（Ｎ＝４）

Ｆｉｇ．２　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｎｔｒａｓｔｃｕｒｖｅｓｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｓｙｓｔｅｍｆｏｒ

ｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒ（Ｎ＝４）

２．２　假设拦截弹制导系统为高阶模型时最优机
动突防策略的突防效果

　　基于一阶系统的仿真过程，取相同的仿真参

数，针对系统传递函数为五阶二项式，即 Ｇ１（ｓ）＝

１／（１＋０．２ｓ）５的情况。由式（３０）、式（３１）取指数
项衰减常数为 ｋ＝５，计算导弹脱靶量级数公式的
前８０项和，仍以 Ｎ＝４为例，得到级数解与伴随
仿真结果的对比曲线如图３所示。

由图３可得，级数解结果与伴随仿真结果完
全重合，按式（３０）、式（３１）所选取的参数合适，且
计算精度高。

进而将目标做最优机动的突防效果，与其做

阶跃机动、蛇形机动进行对比，如图４所示。
对于导弹的制导系统为五阶二项式时，可得

到同式（３５）的目标最优控制表达式，按此控制做
最优机动产生的突防效果最佳。以脱靶量 １０ｍ
作为突防成功标准时，最优机动突防成功百分比

为９１．４％，阶跃机动和蛇形机动的突防成功百分
比分别为４７．７％和 ７５．８％；以脱靶量 ３０ｍ作为
突防成功标准时，３种机动方式的突防成功百分
比分别为７６％、０％和４２．２％；最优机动突防效果
明显。极限来看，当总飞行时间为 ２ｓ甚至更小
时，阶跃机动产生的脱靶量几乎和最优机动一致；

图 ３　五阶二项式系统目标阶跃机动产生脱靶量

级数解与伴随仿真结果对比曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒａｓｔｃｕｒｖｅｓｂｅｔｗｅｅｎｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓ

ｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｆｉｆｔｈｏｒｄｅｒｂｉｎｏｍｉａｌｓｙｓｔｅｍｄｕｅｔｏｔａｒｇｅｔ

ｓｔｅｐｍａｎｅｕｖｅｒａｎｄａｄｊｏｉｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ４　五阶二项式系统目标机动产生脱靶量对比曲线

Ｆｉｇ．４　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｎｔｒａｓｔｃｕｒｖｅｓｏｆｆｉｆｔｈｏｒｄｅｒ

ｂｉｎｏｍｉａｌｓｙｓｔｅｍｆｏｒｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒ
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在总飞行时间较大时（≥４ｓ），蛇形机动的脱靶量
明显大于阶跃机动，且与最优机动相对差别较小，

但其性能不稳定。

对比图２和图 ４可知，设定目标的机动幅值
相同，面对导弹制导系统阶数不同时，产生的突防

效果有明显差异，高阶系统的脱靶量要远大于低

阶系统，且目标突防成功百分比较大。

为使问题研究更加准确，对弹体模型仿真更

为精确，选择导弹的制导系统为各环节时间常数

不同和带有一个二次多项式环节（其表达式分别

为式（３９）、式（４０），系数取值如表 ２所示）的情
况

［２］
，分别进行仿真。针对导弹制导系统的传递

函数为 Ｇ２（ｓ）、Ｇ３（ｓ）时，选取级数解的指数项衰
减常数为 ｋ＝９，计算项数为 ｎ＝８０。所得导弹脱
靶量级数解结果与伴随仿真结果对比曲线如图 ５
所示。发现级数解与伴随仿真结果完全吻合，计

算精度高。

将导弹的制导系统为上述 ３种高阶模型下，
目标做最优机动时，所产生的脱靶量进行对比，如

图６所示。

Ｇ２（ｓ）＝
１

（１＋α１ｓ）（１＋α２ｓ）（１＋α３ｓ）（１＋α４ｓ）（１＋α５ｓ）

（３９）

Ｇ３（ｓ）＝
１

（１＋α１ｓ）（１＋α２ｓ）（１＋α３ｓ）（１＋２ξβｓ＋β
２ｓ２）

（４０）
表 ２　传递函数系数

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｒａｎｓｆｅｒｆｕｎｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

传递函数 系数取值

Ｇ２（ｓ）
α１＝０．０６６７，α２＝０．１３３，α３＝０．２，

α４＝０．２６７，α５＝０．３３３

Ｇ３（ｓ） α１＝０．１，α２＝０．２，α３＝０．５６，β＝０．１，ξ＝０．７

图 ５　高阶系统目标阶跃机动产生脱靶量级数解

与伴随仿真结果对比曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｒａｓｔｃｕｒｖｅｓｂｅｔｗｅｅｎｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｐｏｗｅｒ

ｓｅｒｉｅｓｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｙｓｔｅｍｄｕｅｔｏｔａｒｇｅｔｓｔｅｐ

ｍａｎｅｕｖｅｒａｎｄａｄｊｏｉｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ６　高阶系统目标最优机动脱靶量对比曲线

Ｆｉｇ．６　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｎｔｒａｓｔｃｕｒｖｅｓｏｆｈｉｇｈｏｒｄｅｒ

ｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒ

　　导弹的制导系统分别为上述 ３种形式时，目
标最优机动产生的脱靶量与飞行时间的关系变化

趋势类似，这是由于各情况下总的时间常数相同，

均为 Ｔ＝１ｓ。但同一时刻下，各曲线对应脱靶量
值不同，以总飞行时间 ｔｆ＝１０ｓ为例，３种制导系
统对应的脱靶量分别为 ８８．８４、８０．５８、６６．３３ｍ。
可以看出，若导弹制导系统为五阶二项式形式，仿

真所得结果较为乐观，目标更易突防成功，随着导

弹模型复杂程度提高，目标最优机动突防效果逐

渐变差，说明真实的导弹模型对目标威胁性更大。

极限来看，当总飞行时间为 ２ｓ以内时，３种制导
系统下，目标最优机动产生的脱靶量相差微小。

２．３　拦截弹制导系统为线性与非线性时最优机
动突防策略的效果

　　本文的理论推导和实例仿真都是将系统简化
为线性系统进行的，而实际的导弹制导系统是一

个十分复杂的非线性系统，在应用中需要考虑一

些微小状态量的变化对目标突防性能的影响。

由此，建立导弹、目标运动的二维非线性模

型
［２］
。ＲＴ１、ＲＭ１分别为目标、导弹的运动距离在水

平轴上的分量，ＲＴ２、ＲＭ２分别为目标、导弹的运动
距离在垂直轴上的分量，ＶＴ１、ＶＭ１分别为目标、导
弹的速度在水平轴上的分量，ＶＴ２、ＶＭ２分别为目
标、导弹的速度在垂直轴上的分量，其导数式为

Ｒ
·

Ｔ１ ＝ＶＴ１ ＝－ＶＴｃｏｓσ

Ｒ
·

Ｔ２ ＝ＶＴ２ ＝ＶＴｓｉｎσ

Ｒ
·

Ｍ１ ＝ＶＭ１

Ｒ
·

Ｍ２ ＝ＶＭ２

Ｖ
·

Ｍ１ ＝－ｎｃｓｉｎλ

Ｖ
·

Ｍ２ ＝ｎｃｃｏｓλ

σ
· ＝

ｎＴ
Ｖ



















Ｔ

（４１）
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式中：σ为目标速度与坐标系 ｘ轴负方向的夹角；

λ为视线角；ｎｃ为导弹的指令加速度。
进而，弹目的相对距离 ＲＴＭ，接近速度 Ｖｃ，视

线变化率λ
·

，剩余飞行时间 ｔｇｏ，导弹的指令加速度
ｎｃ的表达式为

ＲＴＭ ＝（Ｒ
２
ＴＭ１＋Ｒ

２
ＴＭ２）

１／２

Ｖｃ ＝－Ｒ
·

ＴＭ ＝－
ＲＴＭ１ＶＴＭ１＋ＲＴＭ２ＶＴＭ２

ＲＴＭ

λ
·

＝
ＲＴＭ１ＶＴＭ２－ＲＴＭ２ＶＴＭ１

Ｒ２ＴＭ

ｔｇｏ ＝
ＲＴＭ
Ｖｃ

ｎｃ ＝ＮＶｃλ

















 ·

（４２）

式中：下标 ＴＭ表示目标的相应变量减去导弹的
相应变量；下标１、２分别表示变量在 ｘ轴、ｙ轴的
投影。

则最终导弹的脱靶量为

ｗ（ｔｆ）＝ＲＴＭ（ｔｆ） （４３）
仍以导弹的有效导引比 Ｎ＝４为例，五阶非

线性系统（传递函数为 Ｇ３（ｓ））基于上述弹目间的
几何运动关系以及文献［１］中的非线性碰撞三角
形进行仿真。选取弹目的仿真参数如表 ３所示。
得到线性系统与非线性系统目标最优机动产生的

脱靶量与总飞行时间的关系曲线如图７所示。
导弹的制导系统为非线性，选取目标机动控

制切换时刻与线性系统相同时，产生的脱靶量随

表 ３　弹目仿真参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆｍｉｓｓｉｌｅａｎｄｔａｒｇｅｔ

弹目
初始速度／
（ｍ·ｓ－１）

初始高度／
ｍ

初始水平

位置／ｍ
控制切换

时刻

导弹 ９１５ ３０５０ ０

目标 ３０５ ３０５０ （０，１２２００］ｔｇｏ１＝１．８２ｓ，ｔｇｏ２＝４．９４ｓ

　　注：总飞行时间为［０，１０］ｓ。

图 ７　线性最优机动和非线性最优机动脱靶量对比

Ｆｉｇ．７　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｌｉｎｅａｒａｎｄ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒ

飞行时间的变化趋势同线性系统基本一致，且数

值接近，误差较小，说明线性模型在目标最优机动

问题的研究上有较高精确度，模型选取合适。

观察到在最大的总飞行时间范围内（ｔｆ＝９～
１０ｓ），线性、非线性系统的脱靶量存在相对较大
的偏差，这是因为利用 ＲＴＭ／Ｖｃ来估算剩余飞行时
间 ｔｇｏ会存在舍入误差，切换时刻发生时可能不是
真实最优。再者，仿真运行至该时刻，目标已完成

两次机动，脱靶量为最终的线性叠加结果，误差也

随之发生了叠加。但这些偏差不影响曲线的整体

变化趋势。

３　拦截弹信息估计不准确对目标最
优机动突防策略效果的影响

　　在实际的弹目作战中，目标需要利用导引头
或告警装置较为准确地探测到来袭导弹的距离、

速度等参数信息，如此才能使突防达到更好的效

果，顺利逃脱导弹的打击。而雷达或红外探测装

置往往易受到外界环境的影响，使得到的探测信

息不准确，响应不及时，最优的切换时刻较难

把握。

３．１　估计拦截弹的有效导引比存在误差
针对比例导引制导的导弹，制导指令中的有

效导引比 Ｎ是一个常值系数，其取值大小直接影
响系统稳定性

［１８］
；同时结合 ２．１节的分析，其影

响最优控制切换点的个数和时刻的选取。因此，

对拦截弹的有效导引比估计准确性直接影响目标

最优机动突防的效果。

基于２．２节的仿真，假设目标通过告警系统
探测，认为拦截弹的有效导引比 Ｎ＝４，从而计算
出最优的机动切换时刻 ｔｇｏ１＝１．８２ｓ，ｔｇｏ２＝４．９４ｓ，
实现最佳突防。而实际上目标对来袭导弹信息的

估计存在偏差，研究有效导引比估计误差存在时，

对目标最优机动性能的影响，如图８所示。
图８中，横坐标为拦截弹真实的有效导引比，

纵坐标为目标按照拦截弹 Ｎ＝４计算所得机动突
防策略所产生的对应末端时刻脱靶量。观察发

现，有效导引比估计误差存在时，当总飞行时间较

小，目标最优机动产生的脱靶量与有效导引比呈

线性负相关；当总飞行时间较大时，二者关系呈抛

物线变化。若误差大致控制在 ±０．３左右时，对
目标最优机动突防的效果影响不大；若超出这个

范围，则突防性能不稳定，脱靶量会有小范围上升

趋势，但整体呈下降分布，原因是目标最优机动切

换次数和切换时刻的选择与拦截弹的有效导引比

有关，当存在较大的估计误差时，此时的最优切换
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图 ８　有效导引比存在估计误差时目标机动产生脱靶量

Ｆｉｇ．８　Ｔａｒｇｅｔｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｗｈｅｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｒａｔｉｏｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｅｘｉｓｔｓ

时刻并不是真实最优的，通过线性叠加，脱靶量值

较最优机动存在上下波动。

而蛇形机动的突防效果仍差于即使最优机动

有效导引比存在估计误差的情况，且突防效果不

稳定。相对来说，有效导引比估计误差存在时，对

目标最优机动突防性能影响不大，在 ２种突防成
功标准线限定下，最优机动能实现 １００％的突防
成功百分比。

３．２　估计剩余飞行时间存在误差
注意到目标最优突防机动式（３３）中需要知

道导弹制导系统时间常数 Ｔ（或带宽）和当前的剩
余飞行时间 ｔｇｏ，二者共同影响最优机动控制切换
时刻的选取。时间常数 Ｔ的存在是由于制导系
统各个环节在实际中会存在时间延迟，较难做到

立即响应，该值会直接影响脱靶量的大小。而目

标通常不能准确得到这两者的信息。

本节考虑 Ｔ和 ｔｇｏ存在估计误差时，目标依然
使用式（３３）进行机动，来研究这些误差对机动突
防性能（脱靶量）的影响。实际上，这些估计误差

将会导致 ｂａｎｇｂａｎｇ控制切换时间发生变化，是
ｔｇｏ／Ｔ整体在起作用。本节算例中取制导系统时
间常数为 Ｔ＝１ｓ，只考虑 ｔｇｏ对估计误差的影响，有
效导引比取 Ｎ＝４，目标阶跃机动加速度幅值仍取
ｎＴ＝２９．４ｍ／ｓ

２
。

考虑如下形式估计剩余飞行时间：

ｔ^ｇｏ ＝ｅｓｆｔｇｏ＋ｅｂ （４４）
式中：^ｔｇｏ为估计剩余飞行时间；ｔｇｏ为实际剩余飞行
时间；ｅｓｆ为标度系数误差；ｅｂ为零偏误差。这里主
要研究 ｅｓｆ和 ｅｂ对机动突防性能的影响，且只考虑
２个参数的变化不同时发生的情况。此时目标仍
采用最优突防机动的表达式，只是估计的剩余飞

行时间，即目标的机动规律变为

ｕ（ｔ）＝－ｓｉｇｎ（ｗ（^ｔｇｏ）） （４５）
针对２．２节中制导系统传递函数为 Ｇ３（ｓ）进

行分析。基于伴随系统，仿真得到脱靶量输出

ｗ（ｔ），导数 ｗ（ｔ）以及最优机动的 ｂａｎｇｂａｎｇ控制
规律 ｕ（ｔ）如图９所示。图中 ｗ（ｔ）的曲线穿过“０
轴”２次，故多项式存在 ２个零点，结合式（３４）可
知，目标最优控制要经过２次切换，切换时刻分别

图 ９　高阶系统目标最优机动突防（Ｇ３（ｓ），Ｎ＝４）

Ｆｉｇ９　Ｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｏｒｄｅｒ

ｓｙｓｔｅｍ（Ｇ３（ｓ），Ｎ＝４）
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为第１．８２ｓ和第４．９５ｓ。
当估计剩余飞行时间存在标度系数误差时，

适当选取 ｅｓｆ的变化范围为［０．６，１．６］，飞行总时
间 ｔｆ＝１０ｓ，得到目标做最优机动时，各误差系数
对应的导弹脱靶量，如图 １０所示。进而，选取样
本点 ｅｓｆ为 ０．８，１．３，设定仿真总飞行时间在［０，
１０］ｓ变化，得到脱靶量结果如图１１所示；最优控
制切换时刻取值及 ｔｆ＝１０ｓ时的脱靶量如表 ４
所示。

当估计剩余飞行时间存在零偏误差时，选择

ｅｂ的变化范围为［－０．６，０．８］，飞行总时间为ｔｆ＝
１０ｓ，得到目标做最优机动时，各误差系数对应的

图 １０　目标最优机动脱靶量关于剩余飞行时间

标度系数误差的曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓ

ｄｉｓｔａｎｃｅｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒ

ｅｒｒｏｒｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏ

图 １１　标度系数误差存在时目标最优机动产生脱靶量

Ｆｉｇ．１１　Ｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｗｈｅｎ

ｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒｅｘｉｓｔｓ

表 ４　标度系数误差变化时目标最优机动

产生脱靶量（ｔｆ＝１０ｓ）

Ｔａｂｌｅ４　Ｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｗｈｅｎ

ｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒｃｈａｎｇｅｓ（ｔｆ＝１０ｓ）

ｅｓｆ ｔｇｏ／ｓ Ｍｍａｘ／ｍ

０．８ ｔｇｏ１＝２．２８，ｔｇｏ２＝６．１９ ５３．８７

１．０ ｔｇｏ１＝１．８２，ｔｇｏ２＝４．９４ ６６．３３

１．３ ｔｇｏ１＝１．４０，ｔｇｏ２＝３．８１ ４８．６４

导弹脱靶量，如图 １２所示。选取 ｅｂ为 －０．３，
０．７，仿真总飞行时间在［０，１０］ｓ变化，得到目标
最优机动产生的脱靶量如图１３所示；最优控制切
换时刻取值和 ｔｆ＝１０ｓ时对应脱靶量如表５所示。

图１０和图１２，分别给出了总飞行时间一定，
目标采用最优机动突防策略产生的脱靶量关于标

度系数误差 ｅｓｆ和零偏误差 ｅｂ的曲线。可以看出，
估计剩余飞行时间中，这 ２个误差的存在都会使
目标机动突防性能下降，当 ｔｇｏ准确时，最优机动
突防产生脱靶量达到 ６６．３３ｍ，而当 ｅｓｆ＝１．４或
ｅｂ＝０．８时，脱靶量都接近于 ４０ｍ；当误差系数在
ｅｓｆ＝１或ｅｂ＝０（即不存在误差的情况）附近小

图 １２　目标最优机动脱靶量关于剩余飞行

时间零偏误差的曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｏｆｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅ

ｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｂｉａｓｅｒｒｏｒｏｆｔｉｍｅｔｏｇｏ

图 １３　零偏误差存在时目标最优机动产生脱靶量

Ｆｉｇ．１３　Ｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅ

ｗｈｅｎｂｉａｓｅｒｒｏｒｅｘｉｓｔｓ

表 ５　零偏误差变化时目标最优机动产生

脱靶量（ｔｆ＝１０ｓ）

Ｔａｂｌｅ５　Ｔａｒｇｅｔｏｐｔｉｍａｌｍａｎｅｕｖｅｒｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｗｈｅｎ

ｂｉａｓｅｒｒｏｒｃｈａｎｇｅｓ（ｔｆ＝１０ｓ）

ｅｂ ｔｇｏ／ｓ Ｍｍａｘ／ｍ

－０．３ ｔｇｏ１＝２．１２，ｔｇｏ２＝５．２４ ６３．２６

０ ｔｇｏ１＝１．８２，ｔｇｏ２＝４．９４ ６６．３３

０．７ ｔｇｏ１＝１．１２，ｔｇｏ２＝４．２４ ４８．７０
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范围变化时，对最终脱靶量的结果影响较小，误差

尚可接受。

图１１、图１３以及表 ４、表 ５，给出了存在不同
剩余飞行时间估计误差下，目标最优机动突防引

起的脱靶量关于总飞行时间的曲线。当估计剩余

飞行时间的标度系数误差 ｅｓｆ和零偏误差 ｅｂ存在
时，得到的脱靶量都要小于最优机动情形（无估

计剩余飞行时间误差）。原因在于这些估计误差

将会导致 ｂａｎｇｂａｎｇ控制切换时间发生变化，得
到的 ｂａｎｇｂａｎｇ机动并不是最优的。将剩余飞行
时间存在估计误差与目标做蛇形机动的情况对

比，发现一般误差存在下，最优机动的脱靶量还总

是大于蛇形机动的；但误差较大时（例如 ｅｓｆ＝１．３
或 ｅｂ＝０．７），蛇形机动在某些总飞行时间下（例
如２、５、８ｓ附近）的突防效果反而更佳。故针对
误差存在时，削弱最优机动突防效果情况的出现，

一方面，目标需要提高其上如导引头等探测装置

的探测精度；另一方面，如存在无法克服的探测误

差且数值较大时，可适当选择不需要剩余飞行时

间信息的蛇形机动作为机动突防形式。

４　结　论

本文研究了拦截弹为比例导引制导时，目标

最优机动突防策略及其影响因素的问题：

１）拦截弹的制导系统为一般线性高阶时，基
于脱靶量级数解公式进行仿真分析，提高了计算

效率，且实用性、通用性更强。

２）目标最优机动突防效果受导弹模型准确
性影响。导弹制导系统为高阶时，目标最优机动

产生脱靶量较大，突防成功百分比高；当制导系统

传递函数形式更复杂时，脱靶量反而较小，说明真

实拦截弹模型对目标的威胁性更大。导弹模型选

为线性时，仿真较非线性结果吻合度较高，模型选

取合适。

３）目标最优机动控制切换次数和切换时刻
受拦截弹有效导引比 Ｎ影响，且主要取决于剩余
飞行时间 ｔｇｏ。目标最优机动突防效果对有效导
引比估计误差不十分敏感，对剩余飞行时间估计

误差较为敏感且随着误差增大目标突防性能大幅

下降。

４）目标最优机动突防效果优于同等仿真条
件下的一次阶跃机动、蛇形机动。但在总飞行时

间较小时，阶跃机动突防性能与最优机动基本无

差；在存在剩余飞行时间估计误差时，蛇形机动要

优于某些最优机动。因此，目标可根据实际作战

情况选择合适的机动策略，实现最佳突防。
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芯片间时间触发通信综合规划方法及其优化

汪晶晶，李峭，熊华钢，李二帅

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：随着片上系统（ＳｏＣ）的处理能力逐渐接近传统的综合核心处理模块，航空
电子系统向着微小型综合化的芯片间系统发展；时间触发交换式互连可以保证芯片间消息传

递的严格时间确定性。考虑芯片间互连交换结构轻量化和收发端口有限的特点，在拓扑、路由

和调度时刻等网络资源相互制约的条件下，提出了芯片间时间触发通信综合规划方法，即根据

时间触发消息集合和芯片端口配置，同时求解得到芯片间网络拓扑结构、消息路由和调度时刻

表的规划结果。其中，采用免疫算法整体优化了各条消息在网络资源分配过程中的求解次序。

仿真实验表明，与不考虑整体优化的综合规划方法相比，优化后的规划结果在减少拓扑结构中多

余路径开销的同时，避免消息传输路径拥堵，降低消息端到端延迟，保证了消息集的可调度性。

关　键　词：芯片间互连；时间触发通信；元启发式算法；免疫算法；拓扑规划；路由；
调度

中图分类号：Ｖ２４７；ＴＰ３９３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１７０１１

　　航空电子系统经历了分立式、联合式、综合式
到高度综合的发展过程

［１］
。随着分布式综合模

块化航空电子系统（ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＭｏｄｕｌａｒ
Ａｖｉｏｎｉｃｓ，ＤＩＭＡ）［２］的发展和片上系统（Ｓｙｓｔｅｍｏｎ
Ｃｈｉｐ，ＳｏＣ）处理能力的提升，由芯片实现的微小
型智能化组件成为新一代航空电子系统发展的方

向之一，在欧盟的预先研究项目中这样的组件及

其之间的互连技术初露端倪
［３］
。例如，欧洲 ｅ２ｖ

公司推出了重量不到 ３００ｇ的航电多核处理
机
［４］
，欧盟ＡＳＨＬＥＹ工程研发了所谓“微纳 ＡＦＤＸ”

（ｎａｎｏＡｖｉｏｎｉｃｓＦｕｌｌＤｕｐｌｅｘｓｗｉｔｃｈｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ）端系
统和“微 ＡＦＤＸ”（μＡＦＤＸ）交换结构芯片［５］

。可

见，未来芯片虽然在物理尺度上很小，但将具备完

善的传感器数据融合和信息综合能力，可以以独

立功能构件的形式参与航空电子系统重要功能的

实现。通过将航空电子时间确定性对象向芯片转

变，航空电子系统互连和综合深度将跨越传统计

算机体系结构的束缚，彻底解决军民用飞行器机

载电子设备的体积、重量和功耗（ＳｉｚｅＷｅｉｇｈｔａｎｄ
Ｐｏｗｅｒ，ＳＷａＰ）问题。

对于芯片间互连系统的构建，Ａｂｕｔｅｉｒ等［６］
提

出了分层的片间／片上互连架构，在芯片层（ｃｈｉｐ
ｌｅｖｅｌ）连接 ＩＰ核（ＩｎｔｅｌｌｅｃｔｕａｌＰｒｏｐｅｒｔｙｃｏｒｅ）组成片
上（ｏｎｃｈｉｐ）网络，在集群层（ｃｌｕｓｔｅｒｌｅｖｅｌ）连接不
同芯片组成片间（ｏｆｆｃｈｉｐ）互连网络，通过片间／
片上网关连接 ２个层级，实现混合关键性通信。
Ｏｌｉｖｅｒ和 Ｃｒａｃｉｕｎａｓ［７］在分层架构的基础上，提出
了基于静态调度表和基于优先级的 ２种调度方
法，并实现了解空间和运行时间的折中和优化。

这２种架构对芯片间互连系统的整体设计提供了

qwqw
新建图章
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　第 １期 汪晶晶，等：芯片间时间触发通信综合规划方法及其优化

可参考的思路，但均未详细说明芯片网络拓扑的

通用设计方案。

在芯片间互连系统中，时间触发通信机制的

引入保证了通信任务的严格时间确定性。时间触

发以太网（ＴｉｍｅＴｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ，ＴＴＥ）以时间
触发代替事件触发，在全局时钟精确同步的条件

下，使网络任务通信具有完全的实时性
［８］
。在事

件触发通信优化方面，杨飞生等
［９１０］

提出了容忍

网络攻击的弹性事件触发机制。在时间触发以太

网调度方面，Ｓｔｅｉｎｅｒ［１１］提出基于可满足性模理论
（ＳａｔｉｓｆｉａｂｉｌｉｔｙＭｏｄｕｌｏＴｈｅｏｉｅｓ，ＳＭＴ）的综合调度方
法，通过对时间触发流量进行无冲突约束、路径依

赖约束等，生成离线调度表。但随着流量规模的

扩大，ＳＭＴ求解器的搜索效率显著降低，继而出
现了基于优化方法的调度算法。宋梓旭

［１２］
和徐

晓飞
［１３］
等采用优化消息求解次序的方法减小了

ＳＭＴ的搜索空间。ＴａｍａｓＳｅｌｉｃｅａｎ等［１４］
在 ＳＳ

（ＳｔｒａｉｇｈｔｆｏｒｗａｒｄＳｏｌｕｔｉｏｎ）调度方法的基础上，分
别考虑路由、分包／合包以及调度对整个调度表设
计的影响，采用禁忌搜索的智能优化算法生成离

线调度表，并减少速率约束（ＲａｔｅＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ，
ＲＣ）流量的端到端延迟。Ｓｍｉｒｎｏｖ等［１５］

采用 ０１
整数线性规划（０１ＩｎｔｅｇｅｒＬｉｎｅａｒＰｒｏｇｒａｍ，０１
ＩＬＰ）的优化方法来生成路由和调度的解决方案，
但该解决方法只适用于总线型半双工网络。Ｐｏｐ
等

［１６］
对时间触发流量和以太网音视频桥接（Ａｕ

ｄｉｏＶｉｄｅｏＢｒｉｄｇｉｎｇ，ＡＶＢ）流量分别进行了整数线
性规划和贪心随机自适应搜索（ＧｒｅｅｄｙＲａｎｄｏｍ
ｉｚｅｄＡｄａｐｔｉｖｅＳｅａｒｃｈＰｒｏｃｅｄｕｒｅ，ＧＲＡＳＰ），但对于
时间触发流量始终采用最短路径路由，并未进行

任何优化。由于消息传输的实时性与网络的拓扑

结构、消息的传输路径以及调度方式有关，Ｇａｖｒｉ
ｌｕｔ［１７］和 Ａｔａｌｌａｈ［１８］等综合考虑以上３个因素，给出
了拓扑、路由以及调度的综合解决方案，并增加了

网络的容错性。但这些方案只适用于交换式网络，

而芯片间互连网络有其特殊的限制，不能采用这些

方案。孔韵雯等
［１９］
提出了适用于芯片间互连网络

的调度表生成方法，但并未给出拓扑的生成方案。

本文的贡献为：建立了芯片间时间触发通信

模型，提出了一种带有优化设计并综合考虑拓扑

（Ｔｏｐｏｌｏｇｙ）、路由（Ｒｏｕｔｉｎｇ）和调度（Ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ）的
规划方法（简称为 ＴＲＳ综合规划方法）。通过给
定芯片间网络中芯片数目以及时间触发通信需

求，建立芯片间互连拓扑结构，给出网络中消息的

路径规划方法，并生成时间触发消息的调度表，使

得消息的传输满足时间触发以太网的基本要求，

并尽量减少拓扑结构中的链路开销。

１　系统模型

１．１　芯片间互连拓扑结构
芯片间互连网络由芯片和连接芯片的链路组

成，芯片之间采用全双工通信。芯片的数量和布

局根据数据传输的需求确定，通常情况下是不对

称的。本文将芯片看作节点 Ｖ，芯片间相连的链
路看作边 Ｅ，则芯片间互连拓扑结构可由无向图
Ｇ＝（Ｖ，Ｅ）表示。芯片间互连拓扑结构的一个示
例如图１所示，其中相邻节点组成的数对（ｖｊ，ｖｋ）
（ｖｊ，ｖｋ∈Ｖ）表示 ｖｊ与 ｖｋ相连的链路 ｌｉｎｋｉ。消息在
任意两节点 ｖｊ、ｖｋ之间的传输路径可以表示为向
量 ｐ＝｛ｖｊ，ｖｍ，…，ｖｎ，ｖｋ｝。

芯片间互连的具体拓扑结构可以用赋权的邻

接矩阵 Ａ来描述，即

Ａ＝［ａｉｊ］　　ａｉｊ＝
ｗｉｊ　 ｖｉ与 ｖｊ相连

０ ｖｉ与 ｖｊ
{

不相连
（１）

式中：ａｉｊ为邻接矩阵 Ａ中的元素；ｗｉｊ为该边的权
值。本文权值表示该边连接的２个节点之间的距
离，即权值越大，２个节点相距越远。值得说明的
是，边的权值只在更新拓扑结构时使用，不作为衡

量路由跳数的标准，无论边的权值为多少，该边连

接的两相邻节点的跳数仍为 １。图 １的赋权邻接
矩阵可以表示为

Ａ＝

０ １ １ ０ ２
１ ０ ２ １ ０
１ ２ ０ ４ １
０ １ ４ ０ ５















２ ０ １ ５ ０

（２）

赋权邻接矩阵为对称矩阵，且主对角线元素

都为０。赋权邻接矩阵中每行不为零的元素个数
等于节点的度数。由于片上资源的限制，每个芯

图 １　芯片间互连拓扑结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｆｆｃｈｉｐ

ｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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片对外的互连端口数目有限。若每个芯片的端口

数为 ｄ，则各节点度数皆不大于 ｄ。
１．２　时间触发消息模型

设时间触发消息集合 Ｍ＝｛ｍ１，ｍ２，…，ｍｎ｝，

则 ｍｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）的属性可由式（３）的四元组
表示：

ｍｉ＝［Ｔｉ，ｏｉ，ｐｉ，ｌｉ］ （３）
式中：Ｔｉ为消息的发送周期；ｏｉ为发送起始时间
偏移量；ｌｉ为消息长度；ｐｉ为帧的传输路径，包括
消息的源节点、目的节点以及二者之间的通信节

点。本文已知 Ｔｉ、ｌｉ以及 ｐｉ中的源节点和目的节
点，为每个消息计算 ｏｉ和 ｐｉ中的中间通信节点。

２　ＴＲＳ综合规划方法及其优化

在时间触发互连架构中，消息的发送根据离

线生成的调度表进行。然而对于一个网络，消息

的实时性保障不仅依赖于调度表，也和网络的拓

扑结构以及消息的传输路径有关。ＴＲＳ综合规划
方法考虑这３种因素的相互制约关系，同时求解
网络拓扑，消息传输路径和调度时刻表；而优化的

ＴＲＳ综合规划方法通过免疫操作优化消息的求解
次序，进一步提高了消息的可调度性。本节首先

介绍免疫优化算法的相关名词和计算方法，然后

详细描述 ＴＲＳ综合规划方法及其优化。
２．１　激励度计算方法

在免疫优化算法中，激励度是对抗体质量的

最终评价结果，需要综合考虑抗体亲和度和抗体

浓度。抗体激励度计算式为

ｓｔｉｍ（ａｂｉ）＝ａ·ａｆｆ（ａｂｉ）＋ｂ·ｄｅｎ（ａｂｉ） （４）
式中：ｓｔｉｍ（ａｂｉ）为抗体 ａｂｉ的激励度；ａ、ｂ为计算
参数；ａｆｆ（ａｂｉ）为抗体亲和度；ｄｅｎ（ａｂｉ）为抗体浓
度。抗体亲和度和抗体浓度的具体计算方法

如下。

２．１．１　抗体亲和度计算方法
为了评价网络的整体性能，综合考虑芯片间

互连架构的开销，消息传输路径的长度以及消息

集的可调度性，对于每一组消息的解决方案，根据

式（５）计算带有权重的开销函数作为抗体亲和
度，即

ａｆｆ（ａｂｉ）＝Ｃｏｓｔ（Ｔ，Ｒ，Ｓ）＝αＣｔｏｐｏｌｏｇｙ（Ｔ）＋
　　βＣｐａｔｈ（Ｒ）＋γＣｓｃｈｅｄｕｌｅ（Ｓ） （５）
式中：Ｔ为芯片间互联拓扑；Ｒ为消息传输路径；Ｓ
为消息调度表。

式（５）中的 Ｃｔｏｐｏｌｏｇｙ（Ｔ）为芯片间互连拓扑结
构的开销，其计算式为

Ｃｔｏｐｏｌｏｇｙ（Ｔ）＝∑
ｎｏｄｅｉ∈Ｔ

Ｃｎｏｄｅｉ＋∑
ｌｉｎｋｉ∈Ｔ

Ｃｌｉｎｋｉ （６）

式中：ｎｏｄｅｉ表示第 ｉ个芯片节点；ｌｉｎｋｉ表示第 ｉ条
链路。式（６）包括芯片节点的开销和节点之间连
接链路的开销 ２个部分，以保证拓扑规划过程中
尽量减少节点和链路的消耗。

　　式（５）中的 Ｃｐａｔｈ（Ｒ）为整个网络中所有消息
传输路径的开销，可以用路径中的总跳数来表示，

以缩短传输路径，即

Ｃｐａｔｈ（Ｒ）＝∑
ｈｏｐｉ∈Ｒ

Ｃｈｏｐｉ （７）

式中：ｈｏｐｉ表示传输路径上的第 ｉ跳。
式（５）中的 Ｃｓｃｈｅｄｕｌｅ（Ｓ）为衡量网络中消息的

可调度性，可以通过消息的传输时间是否超过截

止期限来表示，即

Ｃｓｃｈｅｄｕｌｅ（Ｓ）＝∑
ｉ
ｍａｘ（０，Ｒｍｉ－ｄｅａｄｌｉｎｅｍｉ） （８）

式中：Ｒｍｉ为消息 ｍｉ的响应时间；ｄｅａｄｌｉｎｅｍｉ为消息
ｍｉ的截止期限。截止期限在本文中认为等于消
息的周期 Ｔｉ。当消息的响应时间超过截止期限，
即不可调度时，调度开销为一个正数；反之开销为

０，以确保调度开销能够恰当反映消息的可调
度性。

开销函数中 α、β和 γ为非负系数，用来控制
Ｃｔｏｐｏｌｏｇｙ（Ｔ）、Ｃｐａｔｈ（Ｒ）和 Ｃｓｃｈｅｄｕｌｅ（Ｓ）之间的权重，对
网络性能进行加权评估。在时间触发网络中，应

当首先保证消息的可调度性，因此，可以认为 α
γ且 βγ。算法的目的是使开销函数的值尽可
能小。

２．１．２　抗体浓度计算方法
抗体浓度表征抗体种群的多样性的好坏，计

算式为
［２０］

ｄｅｎ（ａｂｉ）＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
Ｓｉｍｉｌａｒ（ａｂｉ，ａｂｊ） （９）

式中：Ｎ为种群规模；Ｓｉｍｉｌａｒ（ａｂｉ，ａｂｊ）为抗体间相
似度，计算式为

Ｓｉｍｉｌａｒ（ａｂｉ，ａｂｊ）＝
１　　ａｆｆ（ａｂｉ，ａｂｊ）＜δ

０　　ａｆｆ（ａｂｉ，ａｂｊ）≥
{ δ

（１０）
式中：ａｆｆ（ａｂｉ，ａｂｊ）为抗体 ｉ与抗体 ｊ的亲和度；δ
为相似度阈值。本文采用基于欧氏距离的抗体间

亲和度计算方法。

２．２　ＴＲＳ综合规划方法
ＴＲＳ综合规划方法如算法１所示。算法的输

入为已排序的时间触发消息集合 Ｍｓ和网络中的
芯片数 ＮｏｄｅＮｕｍ。假定每个芯片的端口数不超
过 ｄ个。在每次的迭代过程中，按照消息的排序，
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依次尝试在 ｋ最短路径（ｋＳｈｏｒｔｅｓｔＰａｔｈｓ，ｋＳＰ）中
按照尽快执行（ＡｓＳｏｏｎＡｓＰｏｓｓｉｂｌｅ，ＡＳＡＰ）原则
找出最适合传输消息的时隙，并在每次迭代后检

查每个芯片节点的度，以保证生成的拓扑满足约

束条件。

　　算法１　ＴＲＳ综合规划。
　　输入：已排序的 ＴＴ消息集合 Ｍｓ，芯片数 Ｎｏ
ｄｅＮｕｍ。
　　输出：开销值 Ｃｏｓｔ，优化标志 ｏｐ，芯片拓扑 Ｔ，
传输路径 Ｒ，调度表 Ｓ。
１：ｆｕｎｃｔｉｏｎＳＹＮＴＨＥＳＩＳ
２：　Ｒ←，Ｓ←，ｏｐ←０
３：　Ｔ←ＣｒｅａｔｅＦｕｌｌＴｏｐｏｌｏｇｙ（ＮｏｄｅＮｕｍ）
４：　ｗｈｉｌｅＭｓ≠ ｄｏ
５：　　ｆｌａｇ←０，ｋ←０，ｏｐ←０
６：　　ｐａｔｈｍ←ｋＳｈｏｒｔｅｓｔＰａｔｈ（Ｔ，ｍ）
７：　　ｗｈｉｌｅｆｌａｇ＝＝０ｄｏ
８：　　ｋ←ｋ＋１
９：　　ｒｏｕｔｅｍ←ｐａｔｈｍ（ｋ）
１０：　　［Ｓ，ｆｌａｇ］←Ａｓａｐ（Ｓ，ｍ，ｒｏｕｔｅｍ）
１１：　ｅｎｄｗｈｉｌｅ
１２：　ｉｆｆｌａｇ＝＝０ｔｈｅｎ
１３：　　ｏｐ←１
１４：　ｅｎｄｉｆ
１５：　　Ｒ←Ｒ∪ｒｏｕｔｅｍ
１６：　　ｒｅｍｏｖｅｍｆｒｏｍＭｓ
１７：　　Ｔ←ＵｐｄａｔｅＧｒａｐｈ（Ｔ，Ｒ）
１８：　ｅｎｄｗｈｉｌｅ
１９：　Ｔ←ＲｅｄｕｃｅＰｏｒｔｓ（Ｔ，Ｒ）
２０：　Ｃｏｓｔ←ＣａｌｃｕｌａｔｅＣｏｓｔ（Ｔ，Ｒ，Ｓ）
２１：　ｒｅｔｕｒｎＣｏｓｔ，ｏｐ，Ｔ，Ｒ，Ｓ
２２：ｅｎｄｆｕｎｃｔｉｏｎ

输入消息集合的排序方法如下：消息周期越

短，优先级越高；对周期相同的消息，帧长度越长，

优先级越高。优先级高的消息先被处理。这是基

于经验产生的初始排序，因为一般情况下，产生频

率低且长度短的消息更容易找到可调度的时

间隙。

在算法１中，首先得到包含 ＮｏｄｅＮｕｍ个节点
的全连通无向图。但此时图中的各个边处于未激

活状态，当传输路径经过一个边时，才将该边

激活。

对于已排序的 Ｍｓ中的每个消息，使用 ｋＳＰ
算法找到消息 ｍ在当前拓扑结构 Ｔ下的 ｋ条最
短路径

［２１２２］
，并对路径按长度排序，得到路径集

合 ｐａｔｈｍ。在第一次循环中，图中各边的权重都为

１，因此路径长度即为跳数；在后续循环中，拓扑图
中各边的权值将被更新，路径长度将变成消息传

输路径上的权值之和。

Ａｓａｐ函数在消息集合的超周期（Ｈｙｐｅｒｐｅｒｉ
ｏｄ）内，基于 ＡＳＡＰ原则在路径 ｒｏｕｔｅｍ上为消息 ｍ
寻找能够调度的时间隙。一旦找到这样的时间

隙，将 ｆｌａｇ设为 １，并更新调度表，保存当前的路
径 ｒｏｕｔｅｍ并将 ｍ从 Ｍｓ集合中删除。被保存的路
径全部被激活，并将一直保持激活状态。如果遍

历所有源节点到目的节点之间的路径，仍不能找

到可以调度的间隙，则将状态设为需要优化。

根据当前的路径 Ｒ，更新当前拓扑结构 Ｔ。
具体过程为：首先计算当前拓扑 Ｔ中的每个节点
的度，即与该节点相连的已激活的链路个数。若

该节点的度等于 ｄ，则删除与该节点相连的其余
所有未激活链路，以保证每个芯片的互连端口不

超过 ｄ个。未激活链路被删除后，则不可再被激
活。然后更新各边权值，即将各链路的利用率映

射为各链路的权重，利用率越高，权重越高，则相

当于该链路路径越长，在下一轮循环中该链路被

使用的可能性越小。

假设芯片端口数ｄ＝４，图２举例说明Ｕｐｄａｔｅ
Ｇｒａｐｈ函数的执行过程。在初始状态下，所有链
路都处于未激活状态，如图 ２（ａ）所示。当算法 １
循环若干次执行到１５行时，已找到若干条满足条
件的路径 ｒｏｕｔｅｍ，它们都被激活，如图 ２（ｂ）所示，
此时 ｖ１节点的度正好为４。由于每个芯片的端口
数不得超过４个，ｖ１节点上不能再有新的链路被
激活。因此，删除与ｖ１连接的所有未激活的边

图 ２　拓扑更新过程示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｏｐｏｌｏｇｙｕｐｄａｔｅｐｒｏｃｅｓｓ
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（即“剪枝”），如图２（ｃ）所示。在下一次循环中，
被“剪枝”边不能被再次激活，以保证与每个芯片

相连的链路数不超过４个。
当所有消息都被处理后，再调用 ＲｅｄｕｃｅＰｏｒｔｓ

函数将当前拓扑中没有激活的链路删除，以节省

链路资源。最后，根据式（５）计算开销函数，评价
解决方案的性能。

没有考虑整体优化的 ＴＲＳ综合规划方法能
够在没有使用优化工具的条件下，同时得到芯片

互连网络的拓扑，消息传输路径以及消息调度表，

为解决芯片间时间触发通信问题提供了可行的解

决方案。

２．３　ＴＲＳ综合规划方法优化
未优化的 ＴＲＳ综合规划方法对消息进行基

于经验的排序，排序在前的消息能够优先被分配

时间隙。但这种排序方式只考虑到当前状态下的

最优解，而未考虑消息分配顺序变化时对系统的

影响。优化的 ＴＲＳ综合规划方法采用免疫算法
对消息排序集合 Ｍｓ进行调整，进一步减小开销
函数的值，见算法２。

免疫算法是一种元启发式（ｍｅｔａｈｅｕｒｉｓｔｉｃ）智
能优化算法

［２３］
。免疫操作采用群体搜索策略，基

于免疫系统对优秀抗体进行克隆复制的记忆机

制，产生新一代子种群，并保留优秀个体，以保证

算法的强局部搜索能力和群体收敛性；同时通过

控制抗体浓度，促进新个体的出现，抑制相似个体

的过多产生，从而能够实现抗体的多样性。通过

迭代计算，免疫优化的 ＴＲＳ综合规划方法能以较
大的概率得到最优的消息分配顺序，从而能够解

决优化前无法实现严格周期调度的情况。

　　算法２　优化的 ＴＲＳ综合规划。
　　输入：ＴＴ消息集合 Ｍ，芯片数 ＮｏｄｅＮｕｍ。
　　输出：开销值 Ｃｏｓｔ，芯片拓扑 Ｔ，传输路径 Ｒ，
调度表 Ｓ。
１：ｆｕｎｃｔｉｏｎＯＰＴＳＹＮＴＨＥＳＩＳ
２：　ＭＡ←
３：　Ｍｓ←ＳｏｒｔＭｓｇ（Ｍ）
４：　［Ｃｏｓｔ，ｏｐ，Ｔ，Ｒ，Ｓ］←Ｓｙｎｔｈｅｓｉｓ（Ｍｓ，ＮｏｄｅＮｕｍ）
５：　ｉｆｏｐ＝＝１ｔｈｅｎ
６：　　ｒａｎｄｏｍｌｙｇｅｎｅｒａｔｅｉｎｉｔｉａｌｐｏｐｕｌａｔｉｏｎＭＮＰ
７：　　ＳｔｉｍＮ←ｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＭＮＰ
８：　　ｗｈｉｌｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｎｏｔｒｅａｃｈｅｄｄｏ
９：　　　∥ｉｍｍｕｎｉｚａｔｉｏｎｏｐｅｒａｔｉｏｎ
１０：　　ｆｏｒｅａｃｈＭｎｐｉｎＭＮＰｗｉｔｈｔｈｅｌｅａｓｔ１／２ｓｔｉｍ
ｕｌａｔｉｏｎｄｏ
１１：　　　Ｍａ←Ｉｍｍｕｎｅ（Ｍｎｐ）

１２：　　　ＭＡ←ＭＡ∪Ｍａ
１３：　　　ｅｎｄｆｏｒ
１４：　　　ＳｔｉｍＡ←ｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＭＡ
１５：　　　∥ｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｒｅｆｒｅｓｈ
１６：　　　ｒａｎｄｏｍｌｙｇｅｎｅｒａｔｅｎｅｗｐｏｐｕｌａｔｉｏｎＭＢ
１７：　　　ＳｔｉｍＢ←ｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＭＢ
１８：　 　 ∥ ｃｏｍｂｉｎｅｉｍｍｕｎｉｚｅｄｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈ
ｎｅｗｐｏｐｕｌａｔｉｏｎ
１９：　　　ＭＮＰ←Ｍｅｒｇｅ（ＭＡ，ＭＢ）
２０：　　　ＳｔｉｍＮ←Ｍｅｒｇｅ（ＳｔｉｍＡ，ＳｔｉｍＢ）
２１：　　ｅｎｄｗｈｉｌｅ
２２：　　 Ｍｂｅｓｔ←ｅｌｅｍｅｎｔｉｎＭＮＰｗｉｔｈｔｈｅｌｅａｓｔＣｏｓｔ
２３：　　［Ｃｏｓｔ，ｏｐ，Ｔ，Ｒ，Ｓ］←Ｓｙｎｔｈｅｓｉｓ（Ｍｂｅｓｔ，Ｎｏｄｅ
Ｎｕｍ）
２４：　ｅｎｄｉｆ
２５：　ｒｅｔｕｒｎＣｏｓｔ，Ｔ，Ｒ，Ｓ
２６：ｅｎｄｆｕｎｃｔｉｏｎ

算法 ２首先采用 ２．２节中的方法对消息排
序，得到 Ｍｓ，并产生初始解。若优化标志表示需
要优化，则随机生成消息集合 Ｍ的 ＮＰ个排序（即
ＭＮＰ），并将 Ｍｓ包含在 ＭＮＰ中。根据式（４），计算
这 ＮＰ个排序对应的激励度。选取激励度最小的
若干个个体，对每个个体 Ｍｎｐ进行克隆、变异和克
隆抑制等免疫操作，从而得到免疫后的群体 ＭＡ
（如图３所示）。为了防止搜索陷入局部最优，随
机生成新种群 ＭＢ，将免疫种群和新种群合并，再
次进行免疫操作的循环，直到满足终止条件。

与消息分配次序固定的算法 １相比，算法 ２
优化了消息在网络资源中的求解次序，解决了算

法１中无法找到调度间隙的系统状态，并进一步
减小不必要的拓扑开销。

图 ３　免疫操作示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｍｍｕｎｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ

２．４　算法分析
对于网络中的一组消息，其每一个解决方案
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都对应一个开销函数的值，而消息集合的排序又

决定了解决方案的生成，因此消息集合的每一种

排序都对应着一个开销函数的值。假设消息集合

中包含ｎ个消息，则存在Ａｎｎ种排序方式。若对消
息从 １到 ｎ编号，用 ａ１，ａ２，…，ａｎ表示消息的全
排列。将 ａ１，ａ２，…，ａｎ看作一个（ｎ＋１）进制数，
所有这些（ｎ＋１）进制数按从小到大排列，依次编
码为１，２，…，Ａｎｎ，将它们作为自变量，其对应的
开销函数的值作为因变量，可以得到开销函数在

消息全排列空间的定义。该问题是一个 ＮＰｈａｒｄ
问题（ＮｏｎｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃＰｏｌｙｎｏｍｉａｌｈａｒｄ）［２４］，很难
用解析的方法求出开销函数的表达式。若使用穷

举的方法进行尝试，其时间复杂度为 Ο（ｎ！），当 ｎ
较大时，穷举的方法不可接受。但是通过大量实

验，可以大致描绘出 ｎ较小时开销函数的图像。
以表１所示的消息集合为例。该消息集合中

包含１０条时间触发消息，在６个芯片节点之间进
行传输。消息的排列方式共有 Ａ１０１０＝３６２８８００种。
计算一次开销大约需要 ０．０６ｓ，遍历搜索空间大
概需要０．０６×Ａ１０１０＝２１７７２８ｓ＝６０．４８ｈ，此时时间
复杂度 Ο（ｎ！）中 ｎ的值为 １０，穷举的方法不可
接受。

该 消 息 集 合 中 消 息 的 排 列 方 式 有

１２３４５６７８９１０，１２３４５６７８１０９，１２３４５６７９８１０，…，
１０９８７６５４３２１；其 对 应 的 十 一 进 制 数 分 别 为
１２３４５６７８９Ａ， １２３４５６７８Ａ９， １２３４５６７９８Ａ， …，

Ａ９８７６５４３２１，从小到大排列。将第 １种排列编码
为１，该排列对应的开销为 Ｃｏｓｔ（１）；第 ２种排列
编码为２，该排列对应的开销为 Ｃｏｓｔ（２）；以此类
推，可以得到开销函数的曲线图。但由于搜索空

间较大，每隔９０种排列计算一次开销，得到开销
函数的近似图形如图４所示。

开销函数很明显地分为底部聚集区和上部稀

疏区，这是由于Ｃｓｃｈｅｄｕｌｅ（Ｓ）的权重较高，一旦消
表 １　消息集合示例

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘａｍｐｌｅｏｆｍｅｓｓａｇｅｓｅｔ

消息编号 周期／μｓ 长度／Ｂｙｔｅ 源节点 目的节点

１ ４００ ２３ １ ４

２ ４００ ６８３ ２ ４

３ １００ ４３３ ３ ４

４ ４００ １４２９ １ ２

５ １００ １８３ ２ ４

６ ４００ ２３３ １ ５

７ ２００ ４８３ ２ ６

８ ５０ ４３ ２ １

９ １００ １２４ ５ ３

１０ ４００ ３４５ ６ ２

图 ４　开销函数示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎ

息不可调度，开销函数的值迅速增大。图像的上

半部分对应不可调度的消息集合的排序，下半部

分对应可调度的消息集合的排序。本文的目标是

找到开销处于底部的消息排序，即减小抗体亲

和度。

３　实验与讨论

３．１　实验参数设置
设消息在芯片间互连网络中的传输速率为

１００Ｍｂｉｔ／ｓ，消息长度范围为 １０～１４８３Ｂｙｔｅ，芯片
对外的互连端口数不超过 ４。为了在仿真中使各
流量的周期存在一定的公约数关系且具有多样

性，令消息周期 Ｔｉ＝２
ｘ×５ｙμｓ，其中 ｘ和 ｙ为整

数，且０≤ｘ≤４，１≤ｙ≤２，Ｔｉ∈［５０，４００］μｓ。每条
消息的源节点和目的节点随机选取。消息集合的

具体参数如表２所示。
对于以上消息集合，分别使用优化前和优化

后的 ＴＲＳ综合规划方法生成芯片网络拓扑、消息
传输路径和调度表，并分析每个消息组别在使用

不同方法时的开销函数值、可调度比例、端到端延

迟以及免疫迭代次数。

表 ２　实验组别参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｇｒｏｕｐｓ

消息组别 芯片个数 消息个数 消息长度范围／Ｂｙｔｅ周期范围／μｓ

１ ６ １０～４０ ２３～１４８３ ５０～４００

２ ８ １０～４０ １４～１４６８ ５０～４００

３ １０ １０～４０ １３～１４５４ ５０～４００

４ １２ １０～４０ １１～１４６５ ５０～４００

５ １４ １０～４０ ３５～１４５７ ５０～４００

３．２　开销函数值与可调度比例分析
分别使用优化前和优化后的 ＴＲＳ综合规划

方法时，不同消息组别的开销函数值和可调度比

例如图５所示。
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图 ５　不同芯片个数下开销函数值和可调度比例随消息个数变化

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｓａｎｄｓｃｈｅｄｕｌａｂｉｌｉｔｙｒａｔｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｓａｇｅｎｕｍｂｅｒｓｕｎｄｅｒｖａｒｉｏｕｓｃｈｉｐｎｕｍｂｅｒｓ

　　由图５可以看出，优化前的 ＴＲＳ综合规划方
法的一大弊端在于开销函数过大。对于同一组消

息，随着消息个数的增加，网络中的负载增加，开

销函数不断增大。当消息个数超过一定阈值时，

优化前的方法不能找到有效的解决方案，其开销

函数显著增加，而优化后的方法开销函数值增量

不大，表明 ＴＲＳ综合规划方法在优化后生成的拓
扑、消息传输路径以及调度表在总体上由于优化

前方法所得到的解决方案。

在可调度性方面，对于不同组别的消息，随着

网络规模的增加，优化前方法可调度的消息规模不

断增大；但在另一方面，当消息数目不断增大时，其

可调度比例会下降。而优化后的方法在提供较小

开销的拓扑的同时，保证了消息的可调度性。

３．３　端到端延迟分析
在本实验中，消息的端到端延迟与消息的路

６７１
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由跳数成正比，可以得到各个组别消息的总端到

端延迟如图６所示。
对于优化前 ＴＲＳ综合规划方法生成的解决

方案，当消息个数较多时，所有消息的总端到端延

迟呈显著增加趋势。而优化后的 ＴＲＳ综合规划
方法通过免疫操作，选择较短路径传输，明显减小

了消息的总端到端延迟，保证了消息传输的实

时性。

３．４　免疫迭代次数分析
对于优化后的 ＴＲＳ综合规划方法，选取开销

函数的值作为亲和度评价算子，选取消息组别 １、

３、５中消息个数为３５的消息集合，分别画出其免
疫个数为１０，克隆个数为 １０时的亲和度进化曲
线如图７所示。

随着芯片网络规模的增大，需要的免疫迭代

次数逐渐增加，时间开销增大。与此同时，３组消
息的亲和度进化曲线均保持较大的下降梯度，收

敛速度较快，表明该方法能够在有限的时间内找

到可行的解决方案。

３．５　优化 ＴＲＳ综合规划方法与增量化 ＳＭＴ方
法的对比

　　将优化的ＴＲＳ综合规划方法与现有调度方

图 ６　不同芯片个数下端到端延迟随消息个数变化

Ｆｉｇ．６　Ｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｓａｇｅｎｕｍｂｅｒｓｕｎｄｅｒｖａｒｉｏｕｓｃｈｉｐｎｕｍｂｅｒｓ
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图 ７　不同芯片个数下亲和度进化曲线

Ｆｉｇ．７　Ａｆｆｉｎｉｔｙｅｖｏｌｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｖａｒｉｏｕｓｃｈｉｐｎｕｍｂｅｒｓ

法进行对比实验，所选取的对照组采用增量化

ＳＭＴ方法求解调度表［１２］
。

优化的 ＴＲＳ综合规划方法与增量化 ＳＭＴ方
法的实验对比设定为：①前者包含拓扑结构的优
化，后者无法从整体角度规划消息传输路径，只得

选定具有最小网络半径的星形拓扑结构；②前者
的数据处理模块与交换结构都封装在芯片中，因此

将收发数据源与后者的端系统等效，将芯片内部的

交换结构与交换机等效
［１９］
。实验中仍采用３．１节

的设置，对比结果如表３所示，其中“√”表示可以
求解得到满足严格周期调度的调度表，“×”表示
不能求解得到满足严格周期调度的调度表。

表 ３　优化 ＴＲＳ综合规划方法和增量化 ＳＭＴ

方法可调度性对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｃｈｅｄｕｌａｂｉｌｉｔｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｏｐｔｉｍｉｚｅｄ

ＴＲＳａｎｄｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌＳＭＴ

消息组别

增量化 ＳＭＴ方法
消息个数

优化 ＴＲＳ综合规划
方法消息个数

１０ ２０ ３０ ４０ １０ ２０ ３０ ４０

消息组别１（６芯片个数） √ × × × √ √ √ √

消息组别２（８芯片个数） √ √ √ × √ √ √ √

消息组别３（１０芯片个数） √ √ √ × √ √ √ √

消息组别４（１２芯片个数） √ √ × × √ √ √ √

消息组别５（１４芯片个数） √ √ × × √ √ √ √

　　优化 ＴＲＳ综合规划方法对于所有的实验设
置均可得到可行的调度方案，而增量化 ＳＭＴ方法
出现了不可调度的情况，这是由于增量化 ＳＭＴ方
法对于不同的流量配置均采用某种固定的网络拓

扑结构，不同消息的路径出现重叠后不采用任何

调整机制，容易导致不可调度情况。反之，优化的

ＴＲＳ综合规划方法在求解调度表的同时，同步调
整网络拓扑和消息传输路径，使消息绕开拥堵区

域，并在网络中搭建分流链路，实现网络资源均

衡，更易找到可调度的解决方案，体现出综合规划

的整体性能优势。

４　结　论

１）本文建立了芯片间互连网络的时间触发
通信模型，提出了 ＴＲＳ综合规划方法，并使用免
疫算法对其进行优化，通过仿真实验验证算法的

有效性。

２）通过依次为消息在 ｋ最短路径上分配传
输时间间隙，并保留已使用路径的链路，能够在每

个芯片端口数不超过一定数目的约束下，同时规

划芯片网络拓扑结构，规划消息的传输路径和调

度表。

３）实验结果表明，与优化前的 ＴＲＳ综合规
划方法相比，优化后的方法通过免疫操作优化各

条消息在网络资源分配过程中的求解次序，在减

小拓扑开销的同时，避免消息传输路径拥堵，降低

消息端到端延迟，保证了消息集的可调度性；与增

量化 ＳＭＴ方法相比，对于相同的消息集合，优化
的 ＴＲＳ综合规划方法更易找到能够调度的解决
方案。
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２０１８：１５１１５６．

［１９］孔韵雯，李峭，熊华钢，等．片间综合化互连时间触发通信调

度方法［Ｊ］．航空学报，２０１８，３９（２）：３２１５９０．

ＫＯＮＧＹＷ，ＬＩＱ，ＸＩＯＮＧＨＧ，ｅｔａｌ．Ｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄｃｏｍｍｕｎｉ

ｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｏｆｆｃｈｉｐｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１８，３９（２）：

３２１５９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］包子阳，余继周，杨杉．智能优化算法及其 ＭＡＴＬＡＢ实例

［Ｍ］．２版．北京：电子工业出版社，２０１８：６０８５．

ＢＡＯＺＹ，ＹＵＪＺ，ＹＡＮＧＳ．Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ａｎｄｉｔｓＭＡＴＬＡＢｅｘａｍｐｌｅ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｐｕｂｌｉｓｈｉｎｇ

ＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１８：６０８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＹＥＮＪＹ．Ａｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒｆｉｎｄｉｎｇｓｈｏｒｔｅｓｔｒｏｕｔｅｓｆｒｏｍ ａｌｌ

ｓｏｕｒｃｅｎｏｄｅｓｔｏａｇｉｖｅｎｄｅｓｔｉｎａｔｉｏｎｉｎｇｅｎｅｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．

ＱｕａｒｔｅｒｌｙｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，１９７０，２７（４）：５２６５３０．

［２２］ＹＥＮＪＹ．ＦｉｎｄｉｎｇｔｈｅＫｓｈｏｒｔｅｓｔｌｏｏｐｌｅｓｓｐａｔｈｓｉｎａｎｅｔｗｏｒｋ

［Ｊ］．ＭａｎａｇｅｍｅｎｔＳｃｉｅｎｃｅ，１９７１，１７（１１）：７１２７１６．

［２３］ＪＥＲＮＥＮＫ．Ｔｏｗａｒｄｓａｎｅｔｗｏｒｋｔｈｅｏｒｙｏｆｔｈｅｉｍｍｕｎｅｓｙｓｔｅｍ

［Ｊ］．ＡｎｎｕａｌＩｍｍｕｎｏｌｏｇｙ，１９７４，１２５：３７３３８９．

［２４］ＥＶＥＮＳ，ＧＯＬＤＲＥＩＣＨＯ，ＭＯＲＡＮＳ，ｅｔａｌ．ＯｎｔｈｅＮＰｃｏｍ

ｐｌｅｔｅｎｅｓｓｏｆｃｅｒｔａｉｎｎｅｔｗｏｒｋｔｅｓｔｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．Ｎｅｔｗｏｒｋｓ，

１９８４，１４（１）：１２４．

　作者简介：

　汪晶晶　女，硕士研究生。主要研究方向：航空电子系统综合

化互连。

李峭　男，博士，讲师，硕士生导师。主要研究方向：航空电子

网络、分布式实时系统。

熊华钢　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空电

子综合、高速数据总线。
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Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｏｆｆｃｈｉｐ
ｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

ＷＡＮＧＪｉｎｇｊｉｎｇ，ＬＩＱｉａｏ，ＸＩＯＮＧＨｕａｇａｎｇ，ＬＩＥｒｓｈｕａｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｓｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｃａｐａｃｉｔｙｏｆｓｙｓｔｅｍｏｎｃｈｉｐ（ＳｏＣ）ｉｓｇｅｔｔｉｎｇｃｌｏｓｅｔｏｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｉｎｔｅｇｒａｔ
ｅｄｃｏｒｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｏｄｕｌｅ，ｔｈｅａｖｉｏｎｉｃｓｓｙｓｔｅｍｉｓｄｅｖｅｌｏｐｉｎｇｔｏｗａｒｄｓｔｈｅｍｉｎｉａｔｕｒｅ，ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｆｆｃｈｉｐｓｙｓ
ｔｅｍ．Ｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄｓｗｉｔｃｈｅｄｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｃａｎｇｕａｒａｎｔｅｅｔｈｅｓｔｒｉｃｔｌｙｔｉｍｅｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆｏｆｆｃｈｉｐ
ｍｅｓｓａｇｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｏｆｆｃｈｉｐｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｌｉｇｈｔｗｅｉｇｈｔｓｗｉｔｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
ａｎｄｌｉｍｉｔｅｄｐｏｒｔｎｕｍｂｅｒｏｎａｃｈｉｐ，ａｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｏｆｆｃｈｉｐｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ
ｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎａｍｏｎｇｔｏｐｏｌｏｇｙｐｌａｎｎｉｎｇ，ｒｏｕｔｉｎｇａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ．Ｇｉｖｅｎｔｉｍｅ
ｔｒｉｇｇｅｒｅｄｍｅｓｓａｇｅｓｅｔｓａｎｄｐｏｒｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，ｔｈｅｏｆｆｃｈｉｐｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｔｏｐｏｌｏｇｙ，ｍｅｓｓａｇｅｒｏｕｔｉｎｇ
ａｎｄｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｔａｂｌｅｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ．Ｔｈｅｎｔｈｅｍｅｓｓａｇｅａｌｌｏｃａｔｉｏｎｏｒｄｅｒｉｓｏｐｔｉｍｉｚｅｄｕｓｉｎｇｉｍ
ｍｕｎｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏｆｕｒｔｈｅｒｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍ
ｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆｏｖｅｒａｌｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｍｅｔｈｏｄ
ｒｅｄｕｃｅｄｔｈｅｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎｏｎｍｅｓｓａｇｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｐａｔｈｓ，ｒｅｄｕｃｅｄｔｈｅｍｅｓｓａｇｅｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙａｎｄｉｎｃｒｅａｓｅｄ
ｔｈｅｓｃｈｅｄｕｌａｂｉｌｉｔｙｏｆｍｅｓｓａｇｅｓｅｔｓｗｈｉｌｅｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｔｈｅｏｆｆｃｈｉｐｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｗｉｔｈｌｏｗｃｏｓｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｏｆｆｃｈｉｐｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎ；ｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ；ｍｅｔａｈｅｕｒｉｓｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｉｍｍｕｎｅ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｔｏｐｏｌｏｇｙｐｌａｎｎｉｎｇ；ｒｏｕｔｉｎｇ；ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４０１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９０６１０：２３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０５．１５５８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄ（６１４０３１２０４０４）；ＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔＡｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓａｎｄＭａｉｎｔｅｎａｎｃｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙＦｕｎｄｏｆＣｉｖｉｌ

ＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＳＷ０２）；ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔ（０６０３０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｖｉｏｎｉｃｓ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１

　收稿日期：２０１９０４０１；录用日期：２０１９０７１２；网络出版时间：２０１９０８０８１５：３３
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８０８．１４０９．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：中国科学院空间科学战略性先导专项 （ＸＤＡ０４０８０２０１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｊｓｙ＠ｎｓｓｃ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：石梦鑫，智佳，高翔，等．基于集成学习的遥测数据互相关结构知识发现［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１）：１８１
１８８．ＳＨＩＭＸ，ＺＨＩＪ，ＧＡＯＸ，ｅｔａｌ．Ｋｎｏｗｌｅｄｇｅｄｉｓｃｏｖｅｒｙｏｆｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａｃｒｏｓｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂａｓｅｄｏｎｅｎｓｅｍｂｌｅｌｅａｒｎｉｎｇ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１）：１８１１８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０１３７

基于集成学习的遥测数据互相关结构知识发现

石梦鑫１，２，智佳１，高翔１，２，杨甲森１，

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

　　摘　　　要：针对传统遥测数据相关性分析方法仅能发现相关程度知识，无法提供相关
结构丰富信息的问题，提出一种神经网络与极限梯度提升（ＸＧＢｏｏｓｔ）集成的遥测数据互相关
结构知识发现方法。在对遥测时间序列进行线性、单调性、序对一致性、散点图形状 ４个维度
相关结构信息标注的基础上，将混合采样、代价矩阵、神经网络、ＸＧＢｏｏｓｔ算法相结合，直接对
遥测数据进行分类得到其相关结构类别或相关关系有无的知识。采用量子卫星任务数据进行

实验的结果表明：较之于原始 ＸＧＢｏｏｓｔ模型、融合混合采样与代价矩阵的 ＸＧＢｏｏｓｔ模型，所提
方法在受试者工作特征（ＲＯＣ）曲线、Ｆ１ｓｃｏｒｅ等性能指标方面具有更高的分类精度，且对类别
不平衡数据不敏感，是一种适用于遥测数据互相关结构知识发现的有效方法。

关　键　词：遥测数据；相关性；混合采样；代价矩阵；神经网络；极限梯度提升 （ＸＧ
Ｂｏｏｓｔ）

中图分类号：Ｖ５５７＋．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１８１０８

　　卫星遥测数据相关性知识发现，是研究一个
遥测变量在不同时段的取值、或者 ２个及 ２个以
上遥测变量的取值之间是否存在有效的、新颖的、

潜在有用的、最终可理解的相关关系
［１］
，并对具

有相关关系的遥测变量探讨其相关方向、相关程

度、相关结构、相关知识表示的一项工作。

围绕遥测数据相关性的研究，国内外学者提

出了多种有效的相关性分析方法，包括基于误差

比例削减原理
［２］
、互信息

［３］
、最大信息系数（Ｍａｘｉ

ｍｕｍＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＣｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ＭＩＣ）［４］方法等。文
献［５］以基于误差比例削减原理的 Ｐｅａｒｓｏｎ相关
系数为评价参量，从统计的角度对载人航天器地

面综合测试数据进行分析，为快速判断卫星当前

状态是否满足发射及飞行任务要求提供依据；文

献［６］基于 Ｐｅａｒｓｏｎ相关系数对飞参数据进行了
相关性分析，结果表明该方法能够快速检测对目

标参数有重要影响的主要因素，减少分析的盲目

性；文献［７］基于互信息方法对同步卫星的遥测
数据进行了相关性分析，发现了影响太阳帆板状

态和性能的重要因素以及因素之间的关联；

文献［８］针对无法有效检测卫星遥测 ２组时延数
据间相关关系的问题，提出了以 ＭＩＣ为基础的平
移搜索方法，并将其应用于航天器载荷表面温度

之间的相关性分析。

上述文献针对遥测数据相关性的研究，多是

围绕相关关系紧密程度的度量方法展开，仅能发

现遥测数据中的相关程度知识，无法提供相关结

构的丰富信息。鉴于此，本文提出一种神经网络

与极限梯度提升（ｅＸｔｒｅｍｅＧｒａｄｉｅｎｔＢｏｏｓｔｉｎｇ，ＸＧ
Ｂｏｏｓｔ）集成的遥测数据互相关结构知识发现方
法。在对遥测时间序列进行线性、单调性、序对一

致性、散点图形状 ４个维度相关结构信息标注的
基础上，将混合采样、代价矩阵、神经网络、ＸＧ
Ｂｏｏｓｔ算法相结合，对遥测数据进行学习，得到其

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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内部相关结构信息并对其进行分类。以量子卫星

遥测数据进行仿真实验，验证了所提方法在遥测

数据互相关结构知识发现方面的有效性。

１　问题模型

１．１　遥测数据张量表示
定义１　遥测数据向量 Ｗ：某分系统或某台

设备在某一卫星时刻采集的遥测数据。

Ｗ ＝（ｔ，ｄ１，…，ｄｊ，…，ｄｓ） （１）
式中：ｓ为遥测参数维数；ｔ为数据采集的时间；ｄｊ
为第 ｊ维遥测参数的取值。

定义 ２　遥测数据矩阵 Ｅ：某分系统或者某
台设备在［ｔ１，ｔｃ］时间段内采集的遥测数据。

Ｅ＝

Ｗ１



Ｗｋ



Ｗ
















ｃ

＝

ｔ１ ｄ１１ … ｄ１ｊ
  

ｔｋ ｄｋ１ … ｄｋｊ
  

ｔｃ ｄｃ１ … ｄ
















ｃｊ

（２）

式中：ｃ为采集次数；Ｗｋ为第 ｋ次采集的遥测数据
向量；ｔｋ为第 ｋ次采集时的时间；ｄｋｊ为第 ｋ次采集
的第 ｊ维遥测参数的取值。

定义３　遥测变量 Ｖｊ：如果将每一次数据采
集看作一次实验，则遥测数据矩阵 Ｅ中每一列
（除时间列）都对应一个遥测变量，定义 Ｖｊ表示第
ｊ（ｊ≥１）维遥测变量。
１．２　相关结构分类

为了将遥测数据互相关结构知识发现问题转

换为多类分类问题，本文首先从线性、单调性、序

对一致性、散点图形状４个维度，对遥测数据相关
结构进行标注。４个维度的分类准则分别依赖
２个遥测变量间 Ｐｅａｒｓｏｎ、Ｓｐｅａｒｍａｎ、Ｋｅｎｄａｌｌ、ＭＩＣ
相关系数的取值。在散点图形状维度，首先对

ＭＩＣ测度得分超过设定阈值０．８的遥测序列进行
筛选，进而通过绘制所筛选出的遥测序列的图形

（如表１中所示的正弦波相关、距离聚类、密度聚
类）进行类别信息标注。

１．３　相关性知识发现问题模型
以输出表１的相关结构类别为目标，多类分

类问题的输出为列向量 Ｙ＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙｍ］Ｔ，其
中：ｍ为相关结构类别数量，ｙｉ为输入数据具有第
ｉ类相关关系的概率。Ｙｉｊ＝［ｙ

１
ｉｊ，ｙ

２
ｉｊ，…，ｙ

ｍ
ｉｊ］

Ｔ
为任

意２个遥测变量Ｖｉ、Ｖｊ（ｉ≠ｊ）的真实相关结构类别
列向量。

依据１．１节中的定义以及１．２节中相关结构
的分类，可将基于机器学习的遥测数据相关性知

表 １　分类准则

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉａ

相关维度 相关系数阈值区间 相关结构类别

线性维度

Ｐｅａｒｓｏｎ

［０．７，０．９） 线性正相关

［０．９，１］ 线性完全正相关

（－０．９，－０．７］ 线性负相关

［－１，－０．９］ 线性完全负相关

（－０．７，０．７） 无线性相关

单调性

维度 Ｓｐｅａｒｍａｎ

［０．７，０．９） 单调增相关

（－０．９，－０．７］ 单调减相关

［－１，－０．９］ 完全单调减相关

［０．９，１］ 完全单调增相关

（－０．７，０．７） 无单调相关

序对一致性维度

Ｋｅｎｄａｌｌ

［０．９，１］ 序对一致负相关

（－０．９，－０．７］ 序对一致正相关

［０．７，０．９） 序对一致完全负相关

［－１，－０．９］ 序对一致完全正相关

（－０．７，０．７） 无序对一致性

散点图

形状维度 ＭＩＣ
≥０．８

正弦波相关

距离聚类

密度聚类

［０，０．８） 无散点图形状相关

识发现问题描述为三元组：

Ｉ＝〈Ｖｉ，Ｖｊ，Ｙｉｊ〉 （３）

若存在一个映射 ｆ：〈Ｖｉ，Ｖｊ〉→Ｙ^ｉｊ（Ｙ^ｉｊ为预测相
关结构类别列向量），使其满足遥测数据矩阵 Ｅ
中的 Ｃ２ｎ组遥测数据相关性分析的交叉熵损失之
和（见式（４））最小，则 ｆ即为问题的解。

Ｌ（Ｙｉｊ，Ｙ^ｉｊ）＝－∑
Ｃ２ｎ

ｉ＝
(

１
∑
ｍ

ｊ＝１
ｙｉｊｌｎｙ^ )ｉｊ （４）

１．４　遥测数据的类别不平衡特点
类别不平衡，是指数据集中某类样本的数量

远大于其他种类样本的数量，在遥测数据相关性

分析领域，类别不平衡现象十分普遍，为了充分利

用稀缺的空间链路资源，尽量减少卫星工程遥测

参数的冗余度
［９］
，航天器遥测数据中具有相关关

系的样本占比较低
［１０］
。采用机器学习方法训练

模型时，为使总体样本的损失达到最小，一般假设

数据类别均匀分布且错分代价相同
［１１］
，因此在训

练不平衡数据时，分类结果会倾向于占比较高的

无相关性数据的分类性能。然而，在遥测数据相

关性分析领域，更关注有相关关系（即少数类）样

本分类的正确性，错分这些样本的代价通常也大

于其他样本。

２　互相关结构知识发现

目前类别不平衡问题的解决方法
［１２］
有：数据

采样技术、代价矩阵、集成学习、主动学习等。本

文主要集中于 ２种方法：在数据层面采用混合采

２８１
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　第 １期 石梦鑫，等：基于集成学习的遥测数据互相关结构知识发现

样技术改善数据分布，在模型结构层面将集成模

型与代价矩阵进行融合。

如图１所示，本文方法包括以下步骤：①依据
表１提出的遥测数据相关结构的分类准则对实验
数据进行人工标注，添加相关结构类别信息，形成

标注后三元组数据 ＜Ｖｉ，Ｖｊ，Ｙｉｊ＞；②对标注后的
数据进行混合采样，并将其划分为训练集、验证

集、测试集，以训练集数据对集成模型进行训练，

验证集数据对训练出的模型进行调参择优，获取

映射 ｆ；③以测试集数据验证 ｆ映射的泛化能力。

图 １　本文方法框架

Ｆｉｇ．１　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

２．１　混合采样
本文通过过采样和欠采样相结合的方法进行

数据混合采样处理。其中过采样采用 ＳＭＯＴＥ
（ＳｙｎｔｈｅｔｉｃＭｉｎｏｒｉｔｙＯｖｅｒｓａｍｐｌｉｎｇＴｅｃｈｎｉｑｕｅ）与
ＥＮＮ（ＥｄｉｔｅｄＮｅａｒｅｓｔＮｅｉｇｈｂｏｒ）结合的方法，流程
分为２个步骤：

１）采用 ＳＭＯＴＥ算法对少数类样本进行线性
插值合成新样本。首先，设置向上采样的倍率为

Ｎ，即对每个少数类样本都需要产生对应的 Ｎ个
少数类新样本。其次，对少数类中的每一个样本

Ｘ，采用 ｋ近邻（ＫＮｅａｒｅｓｔＮｅｉｇｈｂｏｒ，ＫＮＮ）算法搜
索得到其 ｋ个少数类近邻样本，并从中随机选择
Ｎ个样本，记为 Ｙ１，Ｙ２，…，ＹＮ。最后，构造新的少
数类样本 ＮＥＷＸ＝Ｘ＋ｒａｎｄ（０，１）·（Ｙｉ－Ｘ）。

２）对每一个样本根据其 ｋ个近邻样本的类
别，通过多数表决的方式进行预测，若预测结果和

实际类别标签不符则剔除该样本。该算法在保持

少数类样本个数扩充的同时删除了冗余样本和噪

声样本
［１１］
。

欠采样采用 ＮｅａｒＭｉｓｓ方法，在多数类样本中
选择与最远的３个少数类样本的平均距离最小的
一部分样本。此种欠采样方法能在保证全局分布

状态不变且数据信息不丢失的情况下尽可能地将

处于边界的多类样本删除
［１３］
。

２．２　代价矩阵

代价矩阵基于权重缩放法
［１４］
，通过提高少数

类样本的权重来增加其被错误分类的代价。表２

表 ２　代价矩阵

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｓｔｓｅｎｓｉｔｉｖｅｍａｔｒｉｘ

类别 １ … ｍ

１ １ … ｃ（１，ｍ）

  

ｍ ｃ（ｍ，１） … １

中第１行为真实分类标签，第 １列为模型预测的
分类标签，ｃ（ｉ，ｊ）为根据具体问题设置的权重值。
设第 ｉ类样本的数量为 ｃｏｕｎｔ（ｉ），则代价权重为
ｃ（ｉ，ｊ）＝ｃｏｕｎｔ（ｉ）／ｃｏｕｎｔ（ｊ） （５）
２．３　集成模型

不同的分类器之间存在一定的互补性
［１５］
，集

成学习可以克服单一分类器的性能限制，达到更

好的过滤效果。实验表明
［１６］ＸＧＢｏｏｓｔ算法相比

经典分类算法在不平衡数据上有更加优秀的表

现。神经网络模型针高维数据不需预先对样本空

间进行参数化统计分布假设
［１７］
，且其可以无限逼

近非线性映射关系，在遥感领域得到了广泛的应

用
［１８］
。因此本文采用 ＸＧＢｏｏｓｔ与神经网络模型

加权集成的方法进行建模。

２．３．１　ＸＧＢｏｏｓｔ模型算法

ＸＧＢｏｏｓｔ［１９］是一个基于分类与回归树（Ｃｌａｓ
ｓｉｆｉｃａｔｉｏｎＡｎｄＲｅｇｒｅｓｓｉｏｎＴｒｅｅ，ＣＡＲＴ）的监督模
型，由多棵采用基尼值（Ｇｉｎｉ）纯度分裂的 ＣＡＲＴ
树将预测结果相加一起作为最终的预测值。通过

贪心算法枚举不同的树结构，求取增益值确定是

否对叶子节点进行切分，以获得最终树结构。

２．３．２　神经网络模型
根据 Ｋｏｌｍｏｇｏｒｏｖ定理：任一连续函数可以精

确地用一个三层神经网络实现。本文即构建三层

神经网络作为基分类器训练数据，其输入层、输出

层神经元的个数分别由输入、输出数据的维度决

定，隐层神经元的个数 ｎｕｍ计算式为［１３］

ｎｕｍ ＝ ｎｉ＋ｎ槡 ０ ＋α （６）
式中：ｎｉ为输入层神经元数；ｎ０为输出层神经元
数；α为可调节因子，取值为［１，１０］内的常数。
２．３．３　决策集成模型

决策集成模型的整体框架如图 ２所示，从混
合采样后的所有遥测样本中随机选取 Ｚ个子集，
形成样本集 Ｔ＝｛（ｘ１，ｙ１），（ｘ２，ｙ２），…，（ｘＺ，
ｙＺ）｝，决策集成模型采用以式（７）和式（８）动态计
算更新基分类器分类错误率 εｔ与分类器权重 αｔ，

以调节不同模型输出间的重要程度
［２０］
。

εｔ ＝∑
Ｚ

ｉ＝１
［ｈｔ（ｘｉ）≠ ｙｉ］ （７）

３８１
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图 ２　决策集成模型框架

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｃｉｓｉｏｎｅｎｓｅｍｂｌｅｍｏｄｅｌｆｒａｍｅｗｏｒｋ

αｔ ＝
１
２
ｌｎ１－εｔ

ε( )
ｔ

（８）

式中：εｔ为分类器 ｈ（ｘ）对 Ｚ个样本第 ｔ次迭代的

分类错误率；αｔ为 ｈ（ｘ）在最终分类器中的重要
性。以此构建 ｎ个基本分类器的线性组合：

ｆ（ｘ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
αｉｈｉ（ｘ） （９）

３　评估指标

３．１　Ｆ１ｓｃｏｒｅ
定义有相关关系样本为正类，无相关关系样

本为负类，则样本数据分类结果有４种情况，真阳
性（ＴＰ）预测为正，真实标签为正；假阳性（ＦＰ）预
测为正，真实标签为负；假阴性（ＦＮ）预测为负，真
实标签为正；真阴性（ＴＮ）预测为负，真实标签
为负。

　　准确率（ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ）为
Ｐ＝ＴＰ／（ＴＰ＋ＦＰ） （１０）
　　召回率（ｒｅｃａｌｌ）为
Ｒ＝ＴＰ／（ＴＰ＋ＦＮ） （１１）
　　Ｆ１ｓｃｏｒｅ为
Ｆ１＝２ＰＲ／（Ｐ＋Ｒ） （１２）

度量指标 Ｆ１ｓｃｏｒｅ综合考虑分类结果的准确
率和召回率的值，如果 Ｐ和 Ｒ都比较高，则 Ｆ１
ｓｃｏｒｅ的值才比较高，此时分类器对少数类和多数
类的识别精度都较高

［２１］
。

３．２　受试者工作特征曲线及曲线下面积
针对不平衡数据，常采用受试者工作特征

（ＲＯＣ）曲线对不平衡学习问题进行综合评估，以
真阳率 ＴＰＲ＝ＴＰ／（ＴＰ＋ＦＮ）为纵轴、以假阳率
ＦＰＲ＝１－ＴＮ／（ＦＰ＋ＴＮ）为横轴来生成曲线。
ＲＯＣ曲线评估指标对样本的类分布不敏感，且其
具有很好的鲁棒性

［２２］
。通过计算 ＲＯＣ曲线下面

积（ＡｒｅａＵｎｄｅｒｔｈｅＣｕｒｖｅ，ＡＵＣ）量化 ＲＯＣ曲线为
ＡＵＣ准则，以直观的测评分类器性能。

４　实验分析与结果

实验从３个方面进行：
１）将原始数据集划分为训练集、验证集和测

试集，对训练集和验证集进行混合采样。由训练

集和验证集进行模型的调参，对比不同参数组合

下模型实验性能选择最优参数。

２）使用验证集数据对 ４种维度均进行对比
实验，分别计算原始 ＸＧＢｏｏｓｔ模型 １、结合混合采
样与代价矩阵 ＸＧＢｏｏｓｔ模型 ２、结合混合采样与
代价矩阵 ＸＧＢｏｏｓｔ与神经网络集成模型 ３所得
Ｆ１ｓｃｏｒｅ，验证所提模型 ３较之于其他模型的
优势。

３）因验证集含有混合采样后的数据集，不能
完全代表模型分类性能，故用训练好的模型对只

含有原始数据样本的测试集进行实验，验证所提

模型的泛化能力。

４．１　数据准备
本文选用先导专项地面支撑系统量子卫星遥

测数据进行实验验证，其数据维度为 ２１５６０；混合
采样中上采样设置采样倍率 Ｎ依样本的数量进
行选择，以距离聚类为例，其原始样本数量为 １５，
设置采样倍率为５９得到采样后样本数量为 ９００；
ｋ近邻在２．１节步骤 １）中设置 ｋ为 ５，步骤 ２）中
设置 ｋ为３进行样本扩充。混合采样前无相关性
的数据占比较高，经混合采样后的数据分布相对

均匀，如图３所示，图中纵轴为遥测数据相关结构
类别，横轴为对应类别遥测数据的数量。

４．２　模型参数设计
ＸＧＢｏｏｓｔ模型通过对比分析不同参数设置下

的分类性能，得到最优参数组合为：树深设置为

１４、采样比率设置为 ０．７、学习率设置为 ０．００１。
神经网络模型输入层神经元的个数为输入数据维

度 ２１５６０，输出层神经元的个数在线性、单调性、
序对一致性维度为５，在散点图形状维度为４。实
验中通过对比不同隐藏层神经元个数的分类性

能，确定 α＝１０。
４．３　仿真实验对比分析

仿真对比结果如表３所示，Ｆ１、Ｆ２、Ｆ３分别为
模型 １、模型 ２和模型 ３分类所得 Ｆ１ｓｃｏｒｅ，由结
果可见：

１）模型１更关注多数类样本的分类性能，少
数类样本分类性能偏弱。以线性维度为例，其无

线性相关类别（多数类）Ｆ１ｓｃｏｒｅ为 ０．９７，而线性
负相关类别（少数类）Ｆ１ｓｃｏｒｅ为０．４４。

２）模型２、模型３保持了模型１在多数类样
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图 ３　混合采样前后数据分布

Ｆｉｇ．３　Ｄａｔａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｍｉｘｅｄｓａｍｐｌｉｎｇ

本上较好的分类性能，且模型 ３优于模型 ２。仍
以线性维度为例，２个模型无线性相关类别（多数
类）Ｆ１ｓｃｏｒｅ分别从模型 １的 ０．９７变化至 ０．９７、
１．００。

３）模型３对少数类样本的分类性能较之模
型１与模型２有明显提升。例如线性完全负相关
类别，模型 １的 Ｆ１ｓｃｏｒｅ为 ０，模型 ２的 Ｆ１ｓｃｏｒｅ
为０．８４，模型３的 Ｆ１ｓｃｏｒｅ大幅提升到１．００。

仿真结果表明，所提算法由于综合考虑了数

据层面不平衡的问题，且在模型结构层面采用集

成学习取长补短，因此有效地提高了分类性能，解

决了不平衡状态下的分类问题。通过数据混合采

样并加入代价矩阵，针对少数类样本的分类性能

显著提高，且能平衡把握每一类样本的分类正确

性，并且集成多种分类器的模型比单一分类器的

模型分类效果更好。

根据训练集与验证集损失图（见图４）可以看
出，训练集中错误率较低，且验证集的错误率同训

练集相比误差不大，显示了所提模型具有较低的

方差与偏差。

由分类结果画出 ＲＯＣ曲线，并计算 ＡＵＣ面
积，更直观地体现分类器分类性能。以散点图形

状为例，从图 ５可以看出，ＲＯＣ曲线上的点都比
较靠近坐标系左上角，对应 ＲＯＣ曲线下的面积即
ＡＵＣ值显示了分类的性能，针对多数类和少数类
均达到了 ０．９９以上，表明了分类器分类性能
较好。

表 ３　３种模型对比实验所得 Ｆ１ｓｃｏｒｅ

Ｔａｂｌｅ３　Ｆ１ｓｃｏｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｆｒｏｍｃｏｎｔｒａｓｔ

ｔｅｓｔｏｆｔｈｒｅｅｍｏｄｅｌｓ

相关结构类别 Ｆ１ Ｆ２ Ｆ３

无线性相关 ０．９７ ０．９７ １．００

线性正相关 ０．８３ ０．９３ ０．９９

线性完全正相关 ０．７４ ０．９７ ０．９９

线性负相关 ０．４４ ０．９２ １．００

线性完全负相关 ０ ０．８４ １．００

无单调相关 ０．９８ ０．９１ ０．９７

单调增相关 ０．７１ ０．８６ ０．９５

完全单调增相关 ０．８１ ０．９５ ０．９５

单调减相关 ０．５０ １．００ ０．９９

完全单调减相关 ０ １．００ １．００

无序对一致性 ０．９８ ０．８９ ０．９９

序对一致正相关 ０ １．００ ０．９９

序对一致完全正相关 ０．８５ ０．９７ ０．９９

序对一致负相关 ０ ０．３３ １．００

序对一致完全负相关 ０．６７ ０．８８ ０．９９

无散点图形状相关 ０．９７ ０．９３ ０．９８

密度聚类 ０．７３ ０．９４ ０．９８

正弦波相关 ０．９５ ０．９８ １．００

距离聚类 ０．６２ ０．９７ ０．９９

图 ４　训练集与验证集损失

Ｆｉｇ．４　Ｌｏｓｓｍａｐｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｓｅｔａｎｄｖａｌｉｄａｔｉｏｎｓｅｔ
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图 ５　分类所得 ＲＯＣ曲线及 ＡＵＣ面积

Ｆｉｇ．５　ＣｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＲＯＣｃｕｒｖｅａｎｄＡＵＣａｒｅａ

４．４　混合采样代价矩阵集成模型测试集结果
采用原始数据测试集对模型进行测试，表 ４

中 Ｐ、Ｒ、Ｆ１分别为测试结果所得准确率、召回率
和 Ｆ１ｓｃｏｒｅ。从表中可以看出，模型在原始数据
集上表现良好，能正确分类多数类和少数类，说明

分类算法具有很好的泛化能力与鲁棒性。

表 ４　原始数据测试集分类性能

Ｔａｂｌｅ４　Ｒａｗｄａｔａｔｅｓｔｓｅｔｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

相关结构类别 Ｐ Ｒ Ｆ１

无线性相关 １．００ ０．５０ ０．６７

线性正相关 ０．６７ １．００ ０．８０

线性完全正相关 １．００ ０．５０ ０．６７

线性负相关 ０．６７ １．００ ０．８０

线性完全负相关 １．００ １．００ １．００

无序对一致性 １．００ １．００ １．００

序对一致正相关 １．００ １．００ １．００

序对一致完全正相关 １．００ １．００ １．００

序对一致负相关 ０．６７ １．００ ０．８０

序对一致完全负相关 １．００ ０．５０ ０．６７

无单调相关 １．００ ０．５０ ０．６７

单调增相关 １．００ ０．５０ ０．６７

完全单调增相关 １．００ １．００ １．００

单调减相关 １．００ １．００ １．００

完全单调减相关 １．００ １．００ １．００

无散点图形状相关 １．００ ０．５０ ０．６７

密度聚类 １．００ １．００ １．００

正弦波相关 １．００ １．００ １．００

距离聚类 ０．６７ １．００ ０．８０

５　结　论

相关性知识发现在航天器遥测数据分析、故

障诊断过程中具有关键的导航作用。本文所提遥

测数据互相关结构知识发现方法主要有２个方面
的意义：

１）在工程研究中，本文从相关结构多类分类
的全新视角，提出的神经网络与 ＸＧＢｏｏｓｔ结合的
集成模型遥测数据相关性知识发现方法，解决了

传统方法仅能发现相关程度知识，无法提供相关

结构丰富信息的问题。以量子卫星遥测数据进行

了实验，验证了本文方法识别相关结构类别的有

效性。

２）在工程应用中，本文采用的线性、单调性、
序对一致性、散点图形状维度的相关性结构类别

未必能够与用户的需求相匹配，在进行遥测数据

相关性结构分析时，用户可依据自身需求，针对目

标问题进行维度选择和类别划分，而本文提出的

遥测数据相关性结构知识发现的方法对用户所选

择维度仍将有其适用性。
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａ；ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ；ｍｉｘｅｄｓａｍｐｌｉｎｇ；ｃｏｓｔｓｅｎｓｉｔｉｖｅｍａｔｒｉｘ；ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ；ｅｘｔｒｅｍｅ
ｇｒａｄｉｅｎｔｂｏｏｓｔｉｎｇ（ＸＧＢｏｏｓｔ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４０１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８０８１５：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８０８．１４０９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＳｐｅｃｉａｌＰｒｏｊｅｃｔｓｏｆＣＡＳＳｔｒａｔｅｇｉｃＰｒｉｏｒｉｔｙＰｒｏｇｒａｍｏｎＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ（ＸＤＡ０４０８０２０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｓｙ＠ｎｓｓｃ．ａｃ．ｃｎ
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深度学习机制与小波融合的超分辨率重建算法

杨思晨１，王华锋２，，王月海１，李锦涛２，王
!

豪２

（１．北方工业大学 信息学院，北京 １００１４４；　２．北京航空航天大学 软件学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：深度学习技术在超分辨率重建领域中发展迅速。为了进一步提升重建图像
的质量和视觉效果，针对基于生成对抗网络（ＧＡＮ）的超分辨率重建算法重建图像的纹理放大
后不自然的问题，提出了一种结合小波变换和生成对抗网络的超分辨率重建算法。所提算法

在生成对抗网络中将小波分解的每个分量在各自独立的子网中进行训练，实现网络对小波系

数的预测，有效地重建出具有丰富的全局信息和局部纹理细节信息的高分辨率图像。实验结

果表明，对比基于生成对抗网络的算法，所提算法重建图像的客观评价指标峰值信噪比

（ＰＳＮＲ）和结构相似性分别能提高至少０．９９ｄＢ和０．０３１。
关　键　词：小波变换；生成对抗网络 （ＧＡＮ）；超分辨率重建；深度学习；多分辨分析
中图分类号：ＴＰ１８３；ＴＰ７５１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１８９０９

　　随着数字图像处理技术的不断发展，人们对
于图像质量的要求越来越高。在实际应用中，高

分辨率图像中具有更多的细节信息，更有利于处

理和分析。但是，受成像设备质量的制约，生成的

图像通常都不能满足人们的需求。提升图像的清

晰度并得到高分辨率图像的一种直接有效的方法

是增强图像成像系统的硬件质量，但这种方法不

仅复杂度高，而且成本昂贵
［１］
。因此，作为一种

通过计算机对低分辨率图像进行处理从而重建出

高分辨率图像的图像处理技术，超分辨率重建技

术成为了图像处理领域的研究热点。

超分辨率重建技术广泛应用于医学成像、卫

星影像、航空遥感、刑事侦查等多种领域。在医学

成像
［２］
中，运用超分辨率重建技术可以帮助医生

进行更准确的医疗诊断；在卫星影像
［３］
和航空遥

感
［４］
检测时，运用超分辨率重建技术可以获取更

多复杂的地理环境细节；在刑事侦查领域
［５］
，超

分辨率重建技术可以帮助提供更准确的嫌疑人信

息，为侦查过程提供便利。

超分辨率重建算法可大致归结成 ３类：基于

插值、基于重建模型和基于学习
［６］
。基于插值的

算法
［７９］
是通过低分辨率图像已知像素进而估计

放大后高分辨率图像的未知像素。基于重建模型

的算法
［１０１２］

是将低分辨率图像作为约束的前提

下，结合图像的先验知识进行图像重建。基于学

习的算法
［１３１７］

则是通过学习高分辨率图像和低

分辨率图像的特征之间的映射关系实现图像的重

建。相比于基于插值、基于重建模型这２类算法，
基于学习算法重建的图像无论在准确性还是在视

觉效果方面都存在优势。其中，基于深度学习的

超分辨率重建算法的效果尤其突出。

基于深度学习的超分辨率重建算法是近几年

迅速发展起来的，并获得了相比于传统方法准确

度和清晰度更高的重建结果。但是，部分基于深

度学习的超分辨率重建算法将最小化均方误差作

为优化目标
［１４１６］

。这种算法虽然可以提升重建

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001021&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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图像的客观评价指标，但却不能有效重建出图像

的细节纹理。２０１７年，Ｌｅｄｉｇ等［１８］
提出基于生成

对抗网路的超分辨率重建算法（ＳｕｐｅｒＲｅｓｏｌｕｔｉｏｎ
ｕｓｉｎｇａＧｅｎｅｒａｔｉｖｅＡｄｖｅｒｓａｒｉａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＳＲＧＡＮ），
将生成对抗网络应用到超分辨率重建领域，并重

建出边缘纹理较为清晰的高分辨率图像。

为了重建出更真实的图像细节信息，本文从

提升低分辨率图像中缺少图像的高频细节信息角

度出发，提出一种融合了小波变换技术和生成对

抗网络技术的超分辨率重建算法。首先，将小波

分解与重构过程变换到由生成网络结构中的卷积

层和反卷积层来完成，使分解的小波系数在并行

的独立子网中进行训练；然后，通过反卷积的方式

再将子网的输出合并为重建图像；最后，利用判别

网络来鉴别生成网络输出的图像是否为高分辨率

图像。这种算法发挥了小波变换和生成对抗网络

在超分辨率领域的优势，使重建图像具有较好的

纹理信息，在视觉上更加清晰。本文的主要贡献

如下：①将小波变换技术与生成对抗网络模型融
合，设计新的网络模型。小波主要在生成模型中

通过卷积层将前一层卷积输出的特征图像进行小

波分解，分解的图像在独立的子网中再进行特征

的提取。这样做有利于网络全面地了解到图像不

同频率的信息，使重建图像更加清晰。②提出一
种融合小波系数损失的感知损失函数。感知损失

函数考虑到人的视觉感知，可以得到视觉上清晰

的超分辨率重建结果。③为了可以更准确地评价
重建图像的质量，提出利用局部二值模式（Ｌｏｃａｌ
ＢｉｎａｒｙＰａｔｔｅｒｎｓ，ＬＢＰ）提取重建图像特征，根据与
原始图像特征分布的比较评判图像的纹理复

原度。

１　相关工作
１．１　基于深度学习的图像超分辨率重建

近几年，基于深度学习的超分辨率重建算法

发展迅速，并获得了相比于传统方法准确度和清

晰度更高的重建结果
［１４１７］

。基于深度学习的算

法主要是通过学习高分辨率图像和低分辨率图像

特征之间的非线性映射实现图像的重建。２０１４
年，Ｄｏｎｇ等［１４］

提出一种基于卷积神经网络的超

分辨率重建算法，这种算法虽然仅具有 ３个卷积
层，却得到了比传统方法精确度更高的结果。受

Ｄｏｎｇ等［１４］
影响，Ｋｉｍ等［１５］

提出一种网络深度和

精度都进一步提升的递归网络结构，并同时解决

了在网络深度增加导致的网络中不同参数的数量

增加的问题。文献［１６］引入一种亚像素卷积结

构并采用直接在低分辨率图像尺寸上提取特征计

算得到高分辨率图像方法，有效提升网络的运行

效率。文献［１７］引入了 ＤｅｓｅｎｔＢｌｏｃｋ结构，这种
结构将前一层网络训练出的特征值传递到下一层

网络，这样可以减轻梯度消失问题、减少参数数

量。２０１７年，Ｌａｉ等［１９］
提出一种级联的网络结

构，每一级都只对原图放大２倍，之后通过一个残
差网络得到每级的结果。

为了重建出图像的纹理细节，使重建图像在

视觉上更加清晰，Ｌｅｄｉｇ等［１８］
通过改进生成对抗

网络模型的结构并利用感知损失函数重建出边缘

纹理较为清晰的结果。然而经实验验证，这种仅

依赖于传统的生成对抗网络模型重建的图像虽然

视觉上清晰，但测试出的客观评价指标相对较低，

而且重建图像经过局部放大后，边缘纹理与原始

图像并不相近。为了使生成对抗网络可以有效地

重建出更自然的纹理信息，本文提出通过在生成

对抗网络中应用小波变换技术实现对小波系数进

行训练的一种融合小波变换以及生成对抗网络的

超分辨率重建算法。实验证明，本文算法可以重

建出细节更加清晰的图像。

１．２　基于小波变换的图像超分辨率重建
图像的小波变换是对图像在频率空间做分

解。根据小波变换的原理，图像在经过二维离散

小波分解后可以得到近似系数以及水平、垂直、对

角３个方向的细节系数共４个小波分量。在超分
辨重建中，将小波变换应用到神经网络里，可以使

网络既能了解到图像的整体，又可以分析图像的

局部细节，达到对图像有多方面、更深入的认识的

作用，从而可以获得精确率更高、细节上更加接近

于原始高分辨率图像的重建结果。

目前，小波变换已经成功应用到超分辨率重

建领域。２００８年，电子科技大学的 Ｇｕｏ和 Ｈｅ［２０］

将小波变换技术应用到凸集投影法（Ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ
ｏｎｔｏＣｏｎｖｅｘＳｅｔｓ，ＰＯＣＳ）中，小波变换在做图像重
建时不仅抑制了噪声又保留图像中原有的低频信

息，重建结果比 ＰＯＣＳ算法的准确度更高。Ａｋ
ｂａｒｚａｄｅｈ等［２１］

指出使用双三次插值和平稳小波

变换实现图像的重建的图像比其他传统算法更加

清晰。Ｋｕｍａｒ等［２２］
提出将低分辨率图像视为小

波分解后的近似系数，用来估计图像中的细节系

数。Ｈｕａｎｇ等［２３］
提出一种结合小波变换与卷积

神经网络的网络结构，在该算法中，网络模型通过

学习图像小波分解系数的映射关系实现高分辨率

图像的重建，并重建出较好的图像边缘细节。

受 Ｈｕａｎｇ等［２３］
的影响，本文将小波变换技术

０９１
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与生成对抗网络相融合，这样有利于使重建图像

具有更加真实的细节纹理。

２　算　法

超分辨率重建的目标是通过一定的算法将低

分辨率图像转换为高分辨率图像。而一般低分辨

率图像中缺少细节信息，才导致其在视觉上有模

糊感的，根据这一信息，本文提出一种可以有效重

建图像局部细节信息的超分辨率重建算法。

本文提出的超分辨率重建算法结合了小波变

换技术和生成对抗网络，利用生成对抗网络可以

重建出纹理细节更加真实的图像的优势，并在网

络中通过小波多分辨分析训练小波分解系数来提

高网络在训练过程中对于图像局部细节的理解，

最终可以重建出在图像高频细节和清晰度都更优

的高分辨率图像。本节将详细介绍这种图像超分

辨率重建算法的具体操作。

２．１　小波变换
在本文提出的算法中，网络训练时通过对图

像小波分解系数的训练完成图像的超分辨率重

建。在网络中，利用卷积层通道间的变化实现对

特征图像的小波分解，分解的 ４个系数分别作为
４个独立的子网的输入，最后通过一个反卷积层
再将训练完的小波系数合并。子网间相互独立，

互不影响。这种算法可以实现在生成对抗网络中

对图像进行多分辨分析，可以使网络既能了解到

图像的整体，又可以分析图像的图像细节，使网络

对图像有多方面的认识和更加深入的理解，从而

有效地重建出图像细节更加精确、更加接近于原

始图像的训练结果。

在对图像进行小波变换时，将图像视为具有

索引［ｍ，ｎ］的二维信号，则有 ＩＨＲ［ｍ，ｎ］表示位于
第 ｎ列和第 ｍ行的像素值。二维信号 ＩＨＲ［ｍ，ｎ］
可以被视为在给定的第 ｎ行 ＩＨＲ［ｍ，：］之间以及
给定的第 ｍ列 ＩＨＲ［：，ｎ］中的一维信号。若输入
的低分辨率图像为 ＩＨＲ［ｍ，ｎ］，设定小波变换中高
通和低通滤波器分别为 ｈ［ｋ］和 ｌ［ｋ］，ｋ表示小波
的位置，Ｋ表示小波变换中平移操作所经过的距
离。在二维离散小波变换过程中，首先对 ｎ方向
做高通和低通滤波以及降频处理，得到

ＩＨＲＨ ＝∑
Ｋ－１

ｋ＝０
ＩＨＲ［ｍ，２ｎ－ｋ］ｈ［ｋ］ （１）

ＩＨＲＬ ＝∑
Ｋ－１

ｋ＝０
ＩＨＲ［ｍ，２ｎ－ｋ］ｌ［ｋ］ （２）

接着再沿 ｍ方向做高通和低通滤波以及降
频处理：

ＩＨＲＬＬ ＝∑
Ｋ－１

ｋ＝０
ＩＨＲＬ ［２ｍ－ｋ，ｎ］ｌ［ｋ］ （３）

ＩＨＲＨＬ ＝∑
Ｋ－１

ｋ＝０
ＩＨＲＬ ［２ｍ－ｋ，ｎ］ｈ［ｋ］ （４）

ＩＨＲＬＨ ＝∑
Ｋ－１

ｋ＝０
ＩＨＲＨ ［２ｍ－ｋ，ｎ］ｌ［ｋ］ （５）

ＩＨＲＨＨ ＝∑
Ｋ－１

ｋ＝０
ＩＨＲＨ ［２ｍ－ｋ，ｎ］ｈ［ｋ］ （６）

式中：ＩＨＲＬＬ为原图像的近似系数，即图像的低频分

量；ＩＨＲＨＬ、Ｉ
ＨＲ
ＬＨ和 Ｉ

ＨＲ
ＨＨ分别为原图像的水平、垂直、对

角方向的细节系数，即图像的高频分量。

另外，在进行二维图像的离散小波分解与重

构时，常采用 Ｈａａｒ小波函数作为小波基函数。
Ｈａａｒ小波函数是最早的具有紧支撑的正交小波
基函数，其函数简单、应用也最为广泛，尤其是其

具有较好的对称性，在训练过程中应用 Ｈａａｒ小波
函数可以有效避免图像分解时产生相位失真。

２．２　生成对抗网络
在生成对抗网络中，需要定义一个生成网络

Ｇ和一个判别网络 Ｄ。生成对抗网络训练的过程
就是生成网络和判别网络的不断交替优化的过

程，优化过程可以定义为

ｍｉｎ
ｇ
ｍａｘ
ｄ
Ｅ［ｌｎＤ（ＩＨＲ）］＋Ｅ［ｌｎ（１－Ｄ（Ｇ（ＩＬＲ）））］

（７）
式中：ｇ和 ｄ分别为生成网络和判别网络中的网
络参数；Ｅ表示求均值。

通过这种算法，生成网络可以不断优化并得

到与原始图像极为相似的输出结果。因此，基于

生成对抗网络的图像超分辨率重建可以得到视觉

效果好的重建图像。

在改进的生成对抗网络中，生成网络主要分

为２个过程（见图 １）：第 １个过程主要是将低分
辨率图像通过卷积表示为特征图；第 ２个过程是
将特征图分解为小波系数来估计高分辨率图像的

小波系数，并在最后利用反卷积层将估计的小波

系数合并为重建图像。而在生成网络中最重要的

部分是具有相同结构的残差块，残差块的作用主

要是有效处理网络深度较深的网络，可以降低生

成对抗网络的训练难度。原始残差网络
［２４］
结构

中包含２个卷积层和２个批量标准化层以及激活
函数 Ｒｅｌｕ，如图２（ａ）所示。受 Ｌｉｍ等［２５］

的启发，

本文采用其提出的残差块结构，如图 ２（ｂ）所示。
具体来说，本文去除了结构中的标准化层，因为残

差块中的标准化层在网络训练时会占用较大的内

存，若将其从残差结构中去除，可以有效提升网络

训 练效率和性能
［２５］
，并将激活函数用ＰＲｅｌｕ
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图 １　生成对抗网络模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ

图 ２　残差网络模型

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｓｉｄｕａｌｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ

代替原来的 Ｒｅｌｕ。
判别网络的作用是判断生成网络的输出是否

为高分辨率图像，在网络结构上不做过多的修改，

将采用 Ｌｅｄｉｇ等［１８］
提出的用于超分辨率重建的生

成对抗网络结果中的判别网络模型，如图 １中判
别网络模型所示。

２．３　损失函数
在神经网络中，训练过程是一个通过迭代不

断降低损失值并得到最优解的过程。在超分辨率

重建领域常用最小均方误差（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，
ＭＳＥ）作为训练过程的损失函数，因为图像质量评
估标准中峰值信噪比（ＰｅａｋＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，
ＰＳＮＲ）值与最小均方误差相关，所以均方误差作
为损失函数时可以获得较高的 ＰＳＮＲ值。但是，
利用这种方法重建出的图像的边缘有明显的锯

齿，视觉上觉得图像较为模糊。Ｌｅｄｉｇ等［１８］
认为

损失函数不仅要考虑评估标准更要考虑人的感

知，其提出一种感知损失函数定义为内容损失 ｌＣ

和对抗损失 ｌＡ的加权和，损失函数 ｌ可以表示为

ｌ＝ｌＣ ＋ｌＡ （８）

式中：内容损失 ｌＣ表示特征空间的最小均方误
差，是图像通过 １９层的 ＶＧＧ１９网络提取出的高
层特征间的均方误差。利用图像高层特征间的误

差函数作为网络的损失函数，可以有效提高重建

图像中的纹理信息，使图像看起来更加清晰。

ｌＣ ＝
１

Ｗｉ，ｊＨｉ，ｊ∑
Ｗｉ，ｊ

ｘ＝１
∑
Ｈｉ，ｊ

ｙ＝１
（φｉ，ｊ（Ｙ）ｘ，ｙ－φｉ，ｊ（Ｇ（Ｘ））ｘ，ｙ）

２

（９）
式中：φｉ，ｊ为 ＶＧＧ１９网络中第 ｉ层 ｍａｘｐｏｏｌｉｎｇ后第

ｊ层卷积得到的特征图；Ｗｉ，ｊ和 Ｈｉ，ｊ为 ＶＧＧ１９网络
中对应特征图的维数；Ｘ表示输入的低分辨率图
像；Ｙ表示原始高分辨率图像。

对抗损失 ｌＡ是基于鉴别网络的输出的概率
得出的，一般表示为

ｌＡ ＝∑
Ｎ

ｎ＝１
－ｌｎＤ（Ｇ（Ｘ）） （１０）
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由于 ＳＲＧＡＮ［１８］重建图像的纹理放大后过于
不自然，为了处理这个问题，在生成对抗网络中增

加小波变换的处理过程，让网络可以训练图像的

小波分解系数，从而提高重建图像中的高频细节

信息，使图像的纹理更加真实。因此，本文的损失

函数 ｌ′是在 ＳＲＧＡＮ感知损失函数的基础上加入
了小波系数的损失，ｌ′可以表示为
ｌ′＝ｌ＋ｌＷ （１１）
式中：ｌＷ 为小波分解系数的最小均方误差，可以
表示为

ｌＷ ＝ａ１（Ｉ
ＨＲ
ＬＬ －Ｉ

ＳＲ
ＬＬ）

２＋ａ２（Ｉ
ＨＲ
ＬＨ －Ｉ

ＳＲ
ＬＨ）

２＋

　　ａ３（Ｉ
ＨＲ
ＨＬ －Ｉ

ＳＲ
ＨＬ）

２＋ａ４（Ｉ
ＨＲ
ＨＨ －Ｉ

ＳＲ
ＨＨ）

２
（１２）

其中：ａ１～ａ４为权重系数；Ｉ
ＳＲ
ＬＬ、Ｉ

ＳＲ
ＬＨ、Ｉ

ＳＲ
ＨＬ、Ｉ

ＳＲ
ＨＨ为生成

网络重建出的图像的小波分解系数。

３　实　验

３．１　数据准备

本文使用 ＶＯＣ２０１２数据集［２６］
作为改进的网

络的训练集。同时，为了可以进行公平的比较，也

用此数据集训练了 ＳＲＧＡＮ网络［１９］
。ＶＯＣ２０１２

数据集是一组用于图像重建的高质量的图像数据

集，其中包括１６７００张训练图像和 ４２５张测试图
像。ＶＯＣ２０１２数据集中具有 ２０类图像，种类丰
富，利于图像的超分辨率重建。但是又不像 Ｉｍａ
ｇｅＮｅｔ数据集［２７］

拥有大量的图像数据，增加生成

对抗网络的训练难度。测试时，使用标准数据集

Ｓｅｔ５数据集［２８］
、Ｓｅｔ１４数据集［２９］

和 ＢＳＤ１００数据
集

［３０］
对训练的网络进行测试。

３．２　评价标准
现在超分辨率重建领域最为常用的评价重建

图像质量的指标为 ＰＳＮＲ和结构相似性（Ｓｔｒｕｃｔｕｒ
ａｌＳｉｍｉｌａｒｉｔｙｉｎｄｅｘ，ＳＳＩＭ）［３１］。不过许多研究都表
明均方误差和 ＰＳＮＲ并不能准确反映图像的视觉
质量，所以还引用了特征相似度（ＦｅａｔｕｒｅＳｉｍｉｌａｒｉ
ｔｙ，ＦＳＩＭ）［３２］、通 用 图 像 质 量 （ＵｎｉｖｅｒｓａｌＩｍａｇｅ
Ｑｕａｌｉｔｙ，ＵＩＱ）［３３］和 ＬＢＰ［３４］来评价重建图像质量。

根据人类视觉系统（ＨｕｍａｎＶｉｓｕａｌＳｙｓｔｅｍ，
ＨＶＳ）主要通过图像的低级特征来理解图像，
Ｚｈａｎｇ等［３２］

提出了 ＦＳＩＭ。相位一致性可以提取
高度图像信息特征，但不能响应图像对比度的变

化，因此引入梯度特征来提取对比度信息。相位

一致性用作 ＦＳＩＭ的主要特征，梯度用作次要特
征。ＦＳＩＭ值越大，就表示图像之间的 ＦＳＩＭ越高，
重建图像的质量越好。若有 ｐ表示图像像素点，
则 ＦＳＩＭ的表达式为

ＦＳＩＭ ＝
∑
ｐ∈Ω
ＳＬ（ｐ）·ＰＣｍ（ｐ）

∑
ｐ∈Ω
ＰＣｍ（ｐ）

（１３）

式中：Ω为整个图像的像素域；ＳＬ（ｐ）和 ＰＣｍ（ｐ）
的表达式分别为

ＳＬ（ｐ）＝（ＳＰＣ（ｐ））
α·（ＳＧ（ｐ））

β （１４）
ＰＣｍ（ｐ）＝ｍａｘ（ＰＣ１（ｐ），ＰＣ２（ｐ）） （１５）
其中：ＳＰＣ（ｐ）和 ＳＧ（ｐ）分别为图像的相位一致性
和梯度幅度；α和 β为用于调整相位一致性和梯
度幅度重要性的参数，取值均为１。

ＵＩＱ是一种结合了线性相关损耗、亮度失真
和对比度失真 ３个因素的图像质量评估指标。
ＵＩＱ值越大，表示重建图像与原始图像在线性、亮
度和对比度３个方面的相关度越高，重建图像质
量越好。根据 Ｗａｎｇ和 Ｂｏｖｉｋ［３３］，定义 ｗ为重建
图像，ｙ为原始高分辨率图像，则 ＵＩＱ的表达式为

ＵＩＱ＝
σｗｙ
σｗσｙ

·
２珔ｗ珋ｙ
珔ｗ２＋珋ｙ２

·
２σｗσｙ
σ２ｗ ＋σ

２
ｙ

（１６）

式中：第１项表示 ｗ和 ｙ之间的线性相关系数，当
值为１时表示 ｗ和 ｙ线性相关；第 ２项表示图像
亮度的相关性；第３项表示图像对比度的相关性；
ｗ和 ｙ分别表示输出结果与原始图像；σｗ、σｙ分
别为 ｗ和 ｙ的标准差；σｗｙ为 ｗ、ｙ的协方差。

ＬＢＰ是一种提取图像纹理特征的算法。以一
个３×３的图像局部窗口为例，若这个窗口的中心
坐标为（ｘ，ｙ），且像素值为 Ｉ，则根据其周围的８个
坐标的像素值大小定义 ＬＢＰ码，如果周围坐标的
像素值大于中心坐标则记为１，否则记为０。这样
就可以得到８位二进制码，将其转化为十进制则
为 ＬＢＰ值。具体计算过程如下：

ＬＢＰ（ｘ，ｙ）＝∑
８

ｍ＝１
Ｓ（Ｉｍ －Ｉ）·２

ｍ
（１７）

式中：Ｉｍ为中心坐标周围 ８个坐标的像素值。若
有 ｉ表示坐标像素值的差，Ｓ函数式为

Ｓ（ｉ）＝
１　　ｉ＞０
０　　ｉ≤{ ０

（１８）

ＬＢＰ方法是一种高效的特征分析方法，该方
法运算速度快，具有灰度不变性和对光照变换不

敏感的特点。

３．３　训练过程

本文使用 ＶＯＣ２０１２数据集［２４］
中 １６７００张训

练样本在 ＮＶＩＤＩＡＴｉｔａｎＸＧＰＵ上利用 ＴｅｎｓｏｒＦｌｏｗ
平台对本文提出的网络进行了训练。训练时间大

约需要５天。
低分辨率图像是对 １６７００张高分辨率图像

进行降采样因子为 ４的双三次插值处理得到的。
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训练时，将高分辨率图像随机剪成大小８８×８８的
子图像，网络通过学习低分辨率图像与高分辨率

图像的小波分解系数之间的映射关系实现图像重

建。将网络中批尺寸的大小设置为 １６，网络以
０．０００２学习率进行训练，总共进行 ３１３２００次迭
代。使用感知损失函数训练网络，这样可以得到

视觉效果更好的结果。

３．４　定量评估
为了显示本文算法的性能，将本文算法与

ＳＲＧＡＮ算法进行定量的比较，利用 Ｓｅｔ５和 Ｓｅｔ１４
数据集对２种方法进行测试，得到的放大倍数为
４的重建图像的 ＰＳＮＲ和 ＳＳＩＭ结果如表 １所示。
本文利用 ＶＯＣ２０１２训练集重新对 ＳＲＧＡＮ进行训
练，因此得到的 ＳＲＧＡＮ的测试结果与原文中的
测试结果略有差异。从表 １中可以发现，本文算
法的图像质量评估标准 ＰＳＮＲ和 ＳＳＩＭ相比于
ＳＲＧＡＮ有明显的提升，最少分别提高了 ０．９９ｄＢ
和０．０３１。为了可以更加准确地评价重建图像质
量，使用了 ＦＳＩＭ和 ＵＩＱ进一步分析实验结果。
从表２可以看出，本文算法在 ＦＳＩＭ和 ＵＩＱ评估
指标中都取得了良好的效果。

　　图 ３～图 ５分别为 Ｓｅｔ５数据集中的图像
“ｂｉｒｄ”、Ｓｅｔ１４数据集中的图像“ｂａｒｂａｒａ”和图像的
测试结果。其中图３（ｂ）、图４（ｂ）和图 ５（ｂ）为传
统的双三次插值算法（Ｂｉｃｕｂｉｃ）的重建结果，仅仅
是对图像进行了 ４倍的上采样，图像边缘模糊感
明显。图３（ｃ）、图４（ｃ）和图５（ｃ）为ＳＲＧＡＮ算法

表 １　ＰＳＮＲ和 ＳＳＩＭ 的测试结果

Ｔａｂｌｅ１　ＴｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＳＮＲａｎｄＳＳＩＭ

数据集
ＰＳＮＲ／ｄＢ，ＳＳＩＭ

ＳＲＧＡＮ 本文算法

Ｓｅｔ５ ２９．５０，０．８４１ ３０．６３，０．８９７

Ｓｅｔ１４ ２５．９５，０．７４０ ２６．９４，０．７７１

ＢＳＤ１００ ２５．１６，０．６６９ ２６．９１，０．７２８

表 ２　ＦＳＩＭ 和 ＵＩＱ的测试结果

Ｔａｂｌｅ２　ＴｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆＦＳＩＭ ａｎｄＵＩＱ

数据集
ＦＳＩＭ，ＵＩＱ

ＳＲＧＡＮ 本文算法

Ｓｅｔ５ ０．９０７，０．９２５ ０．９２９，０．９３５

Ｓｅｔ１４ ０．８９１，０．９７３ ０．９００，０．９７８

ＢＳＤ１００ ０．８２８，０．９８１ ０．８３２，０．９８４

图 ３　Ｓｅｔ５数据集中图像“ｂｉｒｄ”测试结果

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ“ｂｉｒｄ”ｉｍａｇｅｉｎＳｅｔ５ｄａｔａｓｅｔ

图 ４　Ｓｅｔ１４数据集中图像“ｂａｒｂａｒａ”测试结果

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ“ｂａｒｂａｒａ”ｉｍａｇｅｉｎＳｅｔ１４ｄａｔａｓｅｔ
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的重建结果，图像复原出边缘细节信息且看起来

比较清晰，但局部放大后“伪纹理”相对明显。

图３（ｄ）、图４（ｄ）和图５（ｄ）为本文算法的重建结
果，相比于 ＳＲＧＡＮ算法放大后的“伪纹理”没有
了，看起来边缘的纹理细节比较平滑，更加清晰。

从结果中可以发现，本文算法不仅在一定程度上

提升了客观评价指标，而且改善了 ＳＲＧＡＮ中图
像纹理不自然的问题。本文的重建结果边缘细节

更加清晰，纹理更加真实，视觉质量上也更优，充

分展示了小波变换与生成对抗网络的优势。

应用 ＬＢＰ测试图像是为了更好地观测重建
图像纹理特征复原度。ＬＢＰ是一种可以有效提取
和描述图像的纹理细节和特征结构的算子。本文

利用 ＬＢＰ对重建图像的纹理特征进行提取，并获
取相关描述图像特征的分布图。

图６为图３～图 ５中 ＳＲＧＡＮ算法及本文算
法的重建图像的 ＬＢＰ提取的特征分布。其中，
图６（ａ）、（ｂ）和（ｃ）为 ＳＲＧＡＮ算法重建图像的
ＬＢＰ特征分布图，图６（ｄ）、（ｅ）和（ｆ）为本文算法
重建图像的 ＬＢＰ提取的特征分布图。从图中可
以发现，相比于 ＳＲＧＡＮ算法，本文算法的 ＬＢＰ直
方图曲线跟原始高分辨率图像 ＬＢＰ直方图曲线
重合率更高，也就表示本文算法的重建图像在图

像的纹理特征层面要比 ＳＲＧＡＮ算法相对较好。
为了更好地展现本文算法重建图像的纹理特征与

原始图像更相近，计算了重建图像与原始高分辨

率图像 ＬＢＰ提取的特征图之间的方差，如表３所
示。显然，本文算法的方差要比 ＳＲＧＡＮ算法低，
进一步说明融合小波变换的生成对抗网络模型超

分辨率重建算法存在优势。

图 ５　Ｓｅｔ１４数据集中图像“ｍｏｎａｒｃｈ”测试结果

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ“ｍｏｎａｒｃｈ”ｉｍａｇｅｉｎＳｅｔ１４ｄａｔａｓｅｔ

图 ６　重建图像的 ＬＢＰ特征分布

Ｆｉｇ．６　ＬＢＰｆｅａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅ
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表 ３　重建图像 ＬＢＰ特征图与原始图像 ＬＢＰ

特征图之间方差

Ｔａｂｌｅ３　ＶａｒｉａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＬＢＰｆｅａｔｕｒｅｍａｐｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ

ｉｍａｇｅａｎｄＬＢＰｆｅａｔｕｒｅｍａｐｏｆｏｒｉｇｉｎａｌｉｍａｇｅ

图像
方差

ＳＲＧＡＮ 本文算法

ｂｉｒｄ ０．１２４ ０．０６１
ｂａｒｂａｒａ ０．２６１ ０．２１６
ｍｏｎａｒｃｈ ０．１８７ ０．１２１

４　结　论

１）为了进一步提升重建图像质量，本文提出
将小波变换融合到生成对抗网络结构中。将小波

分解与重构过程变换到由生成网络结构中的卷积

层和反卷积层来完成，实现网络对图像的小波分解

系数的训练，并在单独的子网中进行互不影响的训

练。通过一系列的实验验证，本文提出的超分辨率

重建算法可以有效提升 ＰＳＮＲ、ＳＳＩＭ、ＦＳＩＭ和 ＵＩＱ
的值，同时又生成了纹理细节较为真实的重建图

像。体现了本文算法在超分辨率重建领域的优势。

２）提出一种加入了小波分解系数损失的感
知损失函数。因为感知损失函数考虑了人的视觉

感知，可以重建出纹理较清晰的图像。因此，本文

在 ＳＲＧＡＮ算法中提出的感知损失函数的基础上
增加了小波系数的损失。

３）在利用本文算法进行超分辨率重建的图
像中存在一些在处理过程中引入的噪点，并且有

少量结果的噪点较多，直接影响了图像的视觉质

量。可能致使这些噪点产生的原因是：对于尺寸

较小的图像，网络训练小波系数过于强调图像的

边缘细节而产生了图像噪声。之后可以考虑进一

步的改进，去除重建图像中的噪点，提升算法的重

建结果的精确度。
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　第 １期 杨思晨，等：深度学习机制与小波融合的超分辨率重建算法
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ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｌｏｃａｌｔｅｘｔｕｒｅｄｅｔａｉｌｓ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｅａｋｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ（ＰＳＮＲ）
ａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｏｆｔｈｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｏｆｔｈｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅｃａｎｂｅｉｍｐｒｏｖｅｄｂｙａｔ
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｗａｖｅｌｅｔｔｒａｎｓｆｏｒｍ；ｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋ（ＧＡＮ）；ｓｕｐｅｒｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ；
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Ｂｏｏｓｔ电路开关瞬间电压尖峰产生
机理及抑制方法

于兆龙，葛红娟，李尚，杨帆

（南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１１１０６）

　　摘　　　要：Ｂｏｏｓｔ变换器常用作两级式逆变器的前级升压电路，由于电路中寄生参数的
存在，开关瞬间输出电压叠加有瞬态尖峰，降低了波形质量，甚至影响逆变器的正常工作。为

了抑制直流环节电压尖峰，研究了 Ｂｏｏｓｔ电路开关瞬态过程，针对瞬态电路开关特性和开关器
件工作状态，建立了基于金属氧化物半导体场效应晶体管（ＭＯＳＦＥＴ）和肖特基二极管（ＳＢＤ）
的换流单元的解析模型，进一步分析了不同寄生参数对开关瞬态电流特性的影响，以及导致电

压尖峰的机理等。仿真分析了寄生参数与输出电压尖峰大小的关系，提出了“减缓开关速度”

和“降低输出端寄生电感”２种从源头抑制输出电压尖峰的方法。仿真和实验表明，这 ２种抑
制方法能够有效减小电压尖峰，提高 Ｂｏｏｓｔ电路的输出电压性能。

关　键　词：Ｂｏｏｓｔ电路；开关特性；电压尖峰；瞬态模型；寄生参数
中图分类号：ＴＭ１３１．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０１９８１２

　　Ｂｏｏｓｔ变换器常用作两级式光伏逆变的前级
电路，为后级逆变电路提供较高的直流母线电

压
［１３］
，故其输出波形的质量直接影响两级式逆

变器的输出波形。由于构成换流单元的金属氧化

物半导体场效应晶体管（ＭＯＳＦＥＴ）和肖特基二极
管（ＳＢＤ）寄生参数的存在，输出电压在开关瞬间
难免会出现或大或小的瞬态尖峰

［４６］
。

为了研究这一电压尖峰，一般可以从变换器

的开关特性
［７１２］
分析入手。文献［７］采用对开关

过程时间分段的方法，比较详细地分析了各寄生

参数在 ＭＯＳＦＥＴ不同工作区对开关性能的影响；
文献［８１０］建立了开通和关断瞬间换流单元的解
析模型，但其所使用的双脉冲测试电路模型并未

考虑直流母线端的寄生电感，而这一电感对应本

文 Ｂｏｏｓｔ变换器输出端寄生电感，其对开关瞬间

产生的电压尖峰有着至关重要的影响；文献［１３］
考虑了直流母线端的寄生电感，其利用开关系统

大信号模型等效出脉冲开关系统小信号模型，并

依此分析了吸收电容对功率 ＭＯＳＦＥＴ关断瞬间
漏源两端过电压的影响，但对开通瞬间影响过电
流的大小的因素没有详细讨论；文献［１４］重点分
析了驱动回路、功率回路以及共源极三处集总寄

生电感对开关瞬间漏源两端过电压和过电流的
影响，但其是以实验的方式进行讨论，一方面缺乏

理论依据，另一方面其结论的准确性也受到测试

条件等因素的限制；文献［１５］则从寄生电容角
度，讨论了功率 ＭＯＳＦＥＴ以及功率二极管的各寄
生电容对开关瞬态特性的影响，但其忽略了漏源
电压 ｕｄｓ与二极管反向电压 ｕＤ快速变化时栅源
电容Ｃｇｓ、栅漏电容Ｃｇｄ、漏源电容Ｃｄｓ以及二极管

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001022&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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结电容 Ｃｊ的非线性特性。
本文在前述分析的基础上，从分析换流单元

的开关特性入手，揭示了 Ｂｏｏｓｔ电路输出电压尖
峰产生的本质原因，进一步提出“减缓开关速度”

和“降低输出端寄生电感”２种抑制电压尖峰的方
法。首先，将功率 ＭＯＳＦＥＴ各寄生电容 Ｃｇｓ、Ｃｇｄ、
Ｃｄｓ和二极管结电容 Ｃｊ分段线性化，建立了考虑
输出端寄生电感的 Ｂｏｏｓｔ变换器等效电路。然
后，推导了 ＭＯＳＦＥＴ开通和关断瞬态过程的数学
模型，揭示了输出电压尖峰产生的本质原因———

开关瞬间变化的电流在输出寄生电感上感应生成

瞬态电压尖峰；并通过对开关瞬态过程相关阶段

解析式的分析讨论，总结出对电流 ｉｄ变化特性有
较大影响的寄生参数。最后，在 ｓａｂｅｒ仿真环境
中利用控制变量法探究了各寄生参数取值变化

时，输出电压尖峰的变化趋势，进而提出２种抑制
该电压尖峰的措施，并通过实验对所提抑制方法

的有效性进行了验证。

１　寄生参数分析

考虑了寄生参数的 Ｂｏｏｓｔ变换器等效电路模
型如图１所示，其中 ｕｄｒｉｖｅ和 ｕｏ分别为功率 ＭＯＳ
ＦＥＴ的驱动电压和变换电路负载 ＲＬ上的输出电
压。在一个开关周期内，流过升压电感的电流几

乎不变，故可将其视为恒流源，用 ｉＬ表示。功率
ＭＯＳＦＥＴ的寄生参数主要有栅极封装电阻 Ｒｇｉｎｔ、
栅极电感 Ｌｇ、漏极电感 Ｌｄ、源极电感 Ｌｓ、栅源电
容 Ｃｇｓ、栅漏电容 Ｃｇｄ和漏源电容 Ｃｄｓ。其中栅极
封装电阻 Ｒｇｉｎｔ与外接驱动电阻 Ｒｇｅｘｔ串联，共同组
成驱动回路电阻 Ｒｇ。栅极电感 Ｌｇ、漏极电感 Ｌｄ
和源极电感 Ｌｓ都由２部分组成，分别是封装内部
寄生电感 Ｌｇｉｎｔ、Ｌｄｉｎｔ、Ｌｓｉｎｔ和各自的线路杂散电感
Ｌｇｅｘｔ、Ｌｄｅｘｔ、Ｌｓｅｘｔ。

功率二极管的寄生参数主要包括寄生电感和

结电容 Ｃｊ，其中寄生电感与 Ｌｄ类似，可归入 Ｌｄ一

图 １　考虑寄生参数的 Ｂｏｏｓｔ变换器等效电路

Ｆｉｇ．１　ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｉｒｃｕｉｔｏｆＢｏｏｓｔｃｏｎｖｅｒｔｅｒｗｉｔｈ

ｐａｒａｓｉｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

同考虑，结电容 Ｃｊ的大小随着二极管所承受反向
电压 ｕＤ的改变呈非线性变化。输出部分可等效
为变换器滤波电容 Ｃｂ、电容内阻 ｒｂ以及电容寄生
电感 Ｌｂ串联，然后再与负载并联。由于 Ｃｂ值较
大，一般为数百微法，在高频时呈现的阻抗很小，

故其两端电压基本不变，记作 ｕｏｄｃ，开关瞬间输出
电压尖峰主要由 ｒｂ和 Ｌｂ产生，记作 ｕｏａｃ。

由于功率 ＭＯＳＦＥＴ栅漏电容 Ｃｇｄ、漏源电容
Ｃｄｓ和二极管结电容 Ｃｊ都是非线性电容，它们在
各个工作区表现出的电容大小各不相同，为了方

便分析，可将其分段线性化
［１６］
。Ｃｇｄ和 Ｃｄｓ大小主

要与漏源电压 ｕｄｓ有关，Ｃｊ大小则主要受二极管
两端电压 ｕＤ影响。查阅各器件数据手册中电容
特性曲线可知，当 ｕｄｓ或 ｕＤ较大时，Ｃｇｄ、Ｃｄｓ、Ｃｊ较
小，分别将记作 Ｃｇｄ０、Ｃｄｓ０、Ｃｊ０；当 ｕｄｓ或 ｕＤ在较大
范围内变化时，Ｃｇｄ、Ｃｄｓ、Ｃｊ也在大范围内变化，此
时电容将分别记作 Ｃｇｄ１、Ｃｄｓ１、Ｃｊ１；当 ｕｄｓ或 ｕＤ较小
时，Ｃｇｄ、Ｃｄｓ、Ｃｊ较大，将分别记作 Ｃｇｄ２、Ｃｄｓ２、Ｃｊ２，具
体如图 ２所示。不难发现，各电容满足关系式：
Ｃｇｄ０＜Ｃｇｄ１＜Ｃｇｄ２，Ｃｄｓ０＜Ｃｄｓ１＜Ｃｄｓ２，Ｃｊ０＜Ｃｊ１＜Ｃｊ２。

图 ２　典型电容曲线分段线性化处理

Ｆｉｇ．２　Ｐｉｅｃｅｗｉｓｅｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｙｐｉｃａｌｃａｐａｃｉｔａｎｃｅｃｕｒｖｅｓ

２　ＭＯＳＦＥＴ瞬态过程的数学模型

２．１　开通瞬态过程
ＭＯＳＦＥＴ开通瞬态过程可以分为 ５个阶段，

其波形可定性地表示成图３所示。
阶段Ⅰ　截止区（ｔ０～ｔ１）：当驱动电压由 ＵＥＥ

变化至 ＵＣＣ时，由于 Ｒｇ和输入电容 Ｃｉｓｓ的存在，ｕｇｓ
并不能立即升至开启电压 Ｕｔｈ，故这一阶段为开通
延迟时间，ＭＯＳＦＥＴ处于截止状态。为了保证驱
动信号不失真，驱动回路通常设计地较短，寄生电

感 Ｌｇ很小，加之栅极电流变化率 ｄｉｇ／ｄｔ较小，因
此 Ｌｇ对开关特性的影响并不明显，可以忽略不
计。此阶段 ＭＯＳＦＥＴ的栅源电压可以表示为
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图 ３　ＭＯＳＦＥＴ开通瞬间典型波形

Ｆｉｇ．３　ＴｙｐｉｃａｌｔｕｒｎｏｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆＭＯＳＦＥＴ

ｕｇｓ（ｔ）＝ＵＣＣ ＋（ＵＥＥ －ＵＣＣ）ｅ
－（ｔ－ｔ０）／τｉｓｓ （１）

式中：τｉｓｓ＝Ｒｇ（Ｃｇｄ０＋Ｃｇｓ）。
阶段Ⅱ　饱和区（ｔ１～ｔ２）：ｕｇｓ上升至 Ｕｔｈ后，

ＭＯＳＦＥＴ开始导通，同时漏极电流 ｉｄ从零开始以
一定斜率上升至 ｉｄｐｅａｋ。在此阶段满足 ｕｇｓ－Ｕｔｈ＜
ｕｄｓ＜ｕｏｄｃ，即 ＭＯＳＦＥＴ工作于饱和区，也叫恒流
区。漏极电流上升至 ｉｄｐｅａｋ之前，功率二极管一直
处于导通状态，由于电流变化引起的一小部分电

压降落在 Ｌｄ和 Ｌｓ上，漏源电压 ｕｄｓ略低于输出电
压 ｕｏｄｃ，其表达式为

ｕｄｓ（ｔ）＝ｕｏｄｃ－（Ｌｄ＋Ｌｓ＋Ｌｂ）
ｄｉｄ（ｔ）
ｄｔ

（２）

此阶段内电路还满足式（３）～式（６）：
ｉｄ（ｔ）≈ ｉｃｈ（ｔ）＝ｇｆｓ（ｕｇｓ（ｔ）－Ｕｔｈ） （３）

ＵＣＣ ＝Ｒｇｉｇ（ｔ）＋Ｌｓ
ｄｉｄ（ｔ）
ｄｔ

＋ｕｇｓ（ｔ） （４）

ｉｇ（ｔ）＝Ｃｇｄ０
ｄｕｇｄ（ｔ）
ｄｔ

＋Ｃｇｓ
ｄｕｇｓ（ｔ）
ｄｔ

（５）

ｕｇｓ（ｔ）＝ｕｇｄ（ｔ）＋ｕｄｓ（ｔ） （６）
式中：ｇｆｓ为 ＭＯＳＦＥＴ的跨导参数，具体大小可参
考数据手册。

　　将式（２）～式（６）进行拉普拉斯变换、合并并
化简，可得

ｕｇｓ（ｓ）＝
ＵＣＣ／ｓ＋（τ

２
ｐ＋τｑ）Ｕｔｈ

τ２ｐｓ
２＋τｑｓ＋１

（７）

式中：τ２ｐ＝ＲｇＣｇｄ０ｇｆｓ（Ｌｓ＋Ｌｄ＋Ｌｂ）；τｑ＝Ｒｇ（Ｃｇｄ０＋
Ｃｇｓ）＋ｇｆｓＬｓ。

然后进行反拉普拉斯变换，得到

ｕｇｓ（ｔ）＝ＵＣＣ ＋（Ｕｔｈ－ＵＣＣ [） １
τｍτｎ

ｓｉｎｈ（τｍ（ｔ－

　　ｔ１））＋ｃｏｓｈ（τｍ（ｔ－ｔ１ ]）） ｅ－
ｔ－ｔ１
τｎ （８）

式中：τｍ ＝ τ２ｑ－４τ
２

槡 ｐ／２τ
２
ｐ；τｎ ＝２τ

２
ｐ／τｑ。根 据

式（３），可知：
ｉｄ（ｔ）＝ｇｆｓ（ＵＣＣ －Ｕｔｈ）·

{　　 １－ｅ－
ｔ－ｔ１
τ [ｎ

１
τｍτｎ

ｓｉｎｈ（τｍ（ｔ－ｔ１））＋

　　ｃｏｓｈ（τｍ（ｔ－ｔ１ ] }）） （９）

阶段Ⅲ　饱和区（ｔ２～ｔ３）：如果功率二极管
选用 ＳｉＣ器件，其反向恢复电流将会很小，但由于
其结电容的存在，ｉｄ上升至 ｉＬ后仍会继续上升引
起开通电流超调现象。ｔ２时刻，ｉｄ上升至其峰值
ｉｄｐｅａｋ后二极管截止，ｕｄｓ开始下降，直到 ｔ３时刻，ｕｄｓ
下降至 Ｕｍｉｌｌｉｅｒ－Ｕｔｈ，ＭＯＳＦＥＴ工作在饱和区和可
变电阻区的临界处。在这一阶段，ｕｇｓｕｄｓ，这意
味着漏源电压变化率和栅漏电压变化率近似相
等，即满足：

ｄｕｄｓ（ｔ）
ｄｔ ≈－

ｄｕｇｄ（ｔ）
ｄｔ

＝
Ｕｍｉｌｌｅｒ－ＵＣＣ
ＲｇＣｇｄ１

（１０）

阶段Ⅳ　可变电阻区（ｔ３～ｔ４）：此阶段内，漏
极电流 ｉｄ几乎稳定在电感电流 ｉＬ附近，栅源电
压 ｕｇｓ也保持在米勒平台不变，ｕｄｓ继续下降，其速
率仍然可以用式（１０）表示。但与上一阶段不同
的是，此时 ｕｄｓ很小，受其影响的栅漏电容 Ｃｇｄ较
大，为 Ｃｇｄ２，故 ｕｄｓ的下降波形相对较平缓且在 ｔ４
时刻降至最小值 ｕｄｓ＝Ｒｏｎｉｄ，Ｒｏｎ为 ＭＯＳＦＥＴ漏源
之间的通导电阻。

阶段Ⅴ　可变电阻区（ｔ４～ｔ５）：ｕｄｓ降至 ｕｄｓ＝
Ｒｏｎｉｄ后便不再下降，米勒平台结束，驱动电流 ｉｇ
将只对栅源电容 Ｃｇｓ充电，因此 ｕｇｓ继续上升直至
ｔ５时刻这一阶段结束，届时 ｕｇｓ等于驱动电压 ＵＣＣ。
２．２　关断瞬态过程

与开通瞬态过程相似，功率ＭＯＳＦＥＴ关断瞬态
过程也可以分为５个阶段，典型波形如图４所示。

阶段Ⅰ　可变电阻区（ｔ０～ｔ１）：这一阶段与
开通瞬态阶段Ⅴ互为反过程。随着驱动电压由
ＵＣＣ跳变成 ＵＥＥ，输入电容 Ｃｉｓｓ开始放电，栅源电
压 ｕｇｓ随之下降且在 ｔ１时刻下降至米勒平台电压
Ｕｍｉｌｌｅｒ，如式（１１）所示。此阶段 ｕｄｓ保持不变，其值
等于最小导通电压 ｕｏｎ。

００２
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图 ４　ＭＯＳＦＥＴ关断瞬间典型波形

Ｆｉｇ．４　ＴｙｐｉｃａｌｔｕｒｎｏｆｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆＭＯＳＦＥＴ

ｕｇｓ（ｔ）＝ＵＥＥ ＋（ＵＣＣ －ＵＥＥ）ｅ
－（ｔ－ｔ０）／τ′ｉｓｓ （１１）

式中：τ′ｉｓｓ＝Ｒｇ（Ｃｇｄ２＋Ｃｇｓ）。
阶段Ⅱ　可变电阻区（ｔ１～ｔ２）：这一阶段与

开通瞬态阶段Ⅳ互为反过程。ｕｄｓ缓慢上升并在ｔ２
时刻到达 Ｕｍｉｌｌｅｒ－Ｕｔｈ，此时 ＭＯＳＦＥＴ开始工作在
可变电阻区与饱和区的边界点。此阶段内，栅源
电压 ｕｇｓ几乎保持不变，约等于米勒平台电压
Ｕｍｉｌｌｅｒ，因此漏源电压的变化率 ｄｕｄｓ／ｄｔ近似等于
栅漏电压的变化率 －ｄｕｇｄ／ｄｔ，其表达式如（１２）所
示。驱动回路电流 ｉｇ与漏源电压增量 Δｕｄｓ表达
式如式（１３）、式（１４）所示。
ｄｕｄｓ（ｔ）
ｄｔ

＝－
ｄｕｇｄ（ｔ）
ｄｔ

＝－
ｉｇ（ｔ）
Ｃｇｄ２

（１２）

ｉｇ（ｔ）＝
ＵＥＥ －Ｕｍｉｌｌｅｒ

Ｒｇ
（１３）

Δｕｄｓ（ｔ）≈－（ｔ－ｔ１）
ｉｇ（ｔ）
Ｃｇｄ２

（１４）

ｕｄｓ（ｔ）＝ＲｏｎｉＬ＋Δｕｄｓ（ｔ） （１５）
将式（１３）代入式（１４），求得结果后代入

式（１５），可得 ｕｄｓ在这一阶段的表达式为

ｕｄｓ（ｔ）＝
ＲｇＲｏｎＣｇｄ２ｉＬ＋（Ｕｍｉｌｌｅｒ－ＵＥＥ）（ｔ－ｔ１）

ＲｇＣｇｄ２
（１６）

阶段Ⅲ　饱和区（ｔ２～ｔ３）：这一阶段与开通
瞬态阶段Ⅲ互为反过程。与上一阶段相比，ｕｄｓ上
升速率变大，如表达式（１７）所示。根据基尔霍夫

电压定律（ＫＶＬ），二极管两端电压变化率 ｄｕＤ／ｄｔ
近似等于漏源电压变化率 ｄｕｄｓ／ｄｔ。由于二极管
结电容的存在以及 ｄｕＤ／ｄｔ很大，流经二极管的电
流将不能忽略。同理，流过漏源电容 Ｃｄｓ和栅漏
电容 Ｃｇｄ的电流也必须考虑在内，各电流关系表达
式如式（１８）～式（２０）所示。
ｄｕｄｓ（ｔ）
ｄｔ

＝
Ｕｍｉｌｌｅｒ－ＵＥＥ
ＲｇＣｇｄ１

（１７）

ｉｄ（ｔ）＝ｉＬ－Ｃｊ１
ｄｕＤ（ｔ）
ｄｔ

（１８）

ｉ′ｃ（ｔ）＝（Ｃｇｄ１＋Ｃｄｓ）
ｄｕｄｓ（ｔ）
ｄｔ

（１９）

ｉｃｈ（ｔ）＝ｉｄ（ｔ）－ｉ′ｃ（ｔ） （２０）
　　联立式（１８）～式（２０）和式（３），可得此阶段
栅源电压表达式为

ｕｇｓ（ｔ）＝
ｉｃｈ（ｔ）
ｇｆｓ

＋Ｕｔｈ ＝

　　
ｉＬ＋ｇｆｓＵｔｈ
ｇｆｓ

－
（Ｃｊ１＋Ｃｏｓｓ）（Ｕｍｉｌｌｅｒ－ＵＥＥ）

ｇｆｓＲｇＣｇｄ１
（２１）

式中：Ｃｏｓｓ＝Ｃｇｄ１＋Ｃｄｓ。
阶段Ⅳ　饱和区（ｔ３～ｔ４）：这一阶段与开通

瞬态阶段Ⅱ互为反过程。在 ｔ３时刻，ｕｄｓ上升至
ｕｏｄｃ，二极管承受正压导通，漏极电流 ｉｄ迅速下
降。较大的 ｄｉｄ／ｄｔ将在漏极寄生电感 Ｌｄ上产生
明显的电压降，使得 ｕｄｓ上升至 ｕｏｄｃ后继续升高，
直至到达尖峰电压 ｕｄｓｐｅａｋ。

Ｕｄｓｐｅａｋ ＝ｕｏｄｃ＋Ｌｄ
ｄｉｄ（ｔ）
ｄｔ

（２２）

阶段Ⅴ　截止区（ｔ４～ｔ５）：这一阶段与开通
瞬态阶段Ⅰ互为反过程。ｔ４时刻，ｕｇｓ下降至 Ｕｔｈ，
ＭＯＳＦＥＴ开始进入截止区。此阶段内，ｉｄ衰减至
０，ｕｄｓ也逐渐稳定在 ｕｏｄｃ附近，ｕｇｓ按表达式（２３）继
续放电至 ＵＥＥ，ｔ５时刻对应着关断瞬态过程结束。

ｕｇｓ（ｔ）＝ＵＥＥ ＋（Ｕｔｈ－ＵＥＥ）ｅ
－（ｔ－ｔ４）／τｉｓｓ （２３）

２．３　瞬态电压尖峰的机理分析
输出滤波电容一般容值较大，在高频下呈现

的阻抗很小，故其提供输出电压直流分量 ｕｏｄｃ；而
电压尖峰属于交流分量 ｕｏａｃ，由变化的电流在电
容内阻 ｒｂ和寄生电感 Ｌｂ上作用生成；又考虑到
电容内阻远小于开关瞬态电流振荡频率下寄生电

感表现出的阻抗，故输出电压尖峰本质上是由开

关瞬间变化的电流在寄生电感 Ｌｂ上感应产生，因
此应着重考虑开通和关断瞬间流过二极管的电流

振荡峰值及其振荡频率，对应开通瞬态阶段Ⅱ ～
Ⅲ和关断瞬态阶段Ⅳ ～Ⅴ。

１０２
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在开通瞬态阶段Ⅱ ～Ⅲ，ＭＯＳＦＥＴ工作在恒
流区，沟道近似为一个受控电流源，如图 ５（ａ）所
示。开通瞬态阶段Ⅱ为漏极电流 ｉｄ的上升阶段，

其大小满足式（９），查询器件手册各参数可知 τｐ
２

与 τｑ约处于同一数量级且远小于 １，不难推出

τｑ
２－４τｐ

２＜０，因此 ｉｄ工作于欠阻尼振荡状态，表
达式如式（２４）所示，对其求导可得此阶段电流的
上升速度如式（２５）所示，继而可求得在寄生电感
Ｌｂ上产生的输出电压交流分量 ｕｏａｃ，其表达式如
式（２６）所示；开通瞬态阶段Ⅲ是 ｉｄ到达尖峰后产
生振荡的主要阶段，应着重研究电路的谐振特性。

此阶段驱动回路由Ｒｇ、Ｃｇｓ、Ｌｓ构成串联谐振，功率
回路由 Ｌｄ、Ｌｓ、Ｌｂ、Ｃｊ与 ＭＯＳＦＥＴ导通沟道构成串
联谐振，由于 ＭＯＳＦＥＴ仍工作于饱和区，沟道相
当于受控源，因此两谐振回路通过沟道相互影响，

共同决定着电流的谐振特性。

ｉｄ（ｔ）≈ ｉｃｈ（ｔ）＝ｇｆｓ（ＵＣＣ －Ｕｔｈ）·

　　｛１－ｅ－Ａω（ｔ－ｔ１）［Ａｓｉｎ（ω（ｔ－ｔ１））＋

　　ｃｏｓ（ω（ｔ－ｔ１））］｝ （２４）

式中：Ａ＝τｑ／ ４τ
２
ｐ－τ

２

槡 ｑ；ω＝ ４τ２ｐ－τ
２

槡 ｑ／２τ
２
ｐ。

ｄｉｄ（ｔ）
ｄｔ

＝ｇｆｓ（ＵＣＣ －Ｕｔｈ）（Ａ
２ω＋

　　ω）ｅ－Ａω（ｔ－ｔ１）ｓｉｎ（ω（ｔ－ｔ１）） （２５）

ｕｏａｃ（ｔ）≈－Ｌｂ
ｄｉｄ（ｔ）
ｄｔ

＝－ｇｆｓ（ＵＣＣ －

　　Ｕｔｈ）（Ａ
２ω＋ω）ｅ－Ａω（ｔ－ｔ１）ｓｉｎ（ω（ｔ－ｔ１））（２６）

在关断瞬态阶段Ⅳ ～Ⅴ，ＭＯＳＦＥＴ分别工作
于恒流区和截止区，如图５（ｂ）所示。关断瞬态阶
段Ⅳ与开通瞬态阶段Ⅱ类似，仅仅是驱动电压由
ＵＣＣ变成了 ＵＥＥ，可推导漏极电流 ｉｄ表达式如
式（２７）所示，对其求导可得此阶段电流的下降速
度如式（２８）所示，同样可求得输出电压交流分量
ｕｏａｃ表达式如式（２９）所示。在关断瞬态阶段Ⅴ
内，ＭＯＳＦＥＴ处于截止状态，驱动回路和功率回路
的谐振特性可以单独分析：由于二极管处于完全

导通状态，故功率回路由 Ｃｏｓｓ、Ｌｄ、Ｌｓ和 Ｌｂ构成串
联谐振；驱动回路则由 Ｃｉｓｓ、Ｒｇ和 Ｌｓ构成串联
谐振。

ｉｄ（ｔ）＝ｇｆｓ（ＵＥＥ －Ｕｔｈ）－ｇｆｓ（ＵＥＥ －Ｕｍｉｌｌｅｒ）·

　　［Ａｓｉｎ（ω（ｔ－ｔ３））＋ｃｏｓ（ω（ｔ－ｔ３））］ｅ
－Ａω（ｔ－ｔ３）

（２７）
ｄｉｄ（ｔ）
ｄｔ

＝ｇｆｓ（ＵＥＥ －Ｕｍｉｌｌｅｒ）（Ａ
２ω＋

　　ω）ｅ－Ａω（ｔ－ｔ３）ｓｉｎ（ω（ｔ－ｔ３）） （２８）

ｕｏａｃ（ｔ）≈－Ｌｂ
ｄｉｄ（ｔ）
ｄｔ

＝－ｇｆｓ（ＵＥＥ －

　　Ｕｍｉｌｌｅｒ）（Ａ
２ω＋ω）ｅ－Ａω（ｔ－ｔ３）ｓｉｎ（ω（ｔ－ｔ３））

（２９）

图 ５　Ｂｏｏｓｔ变换器在开通瞬态阶段Ⅱ ～Ⅲ和关断瞬态阶段Ⅳ ～Ⅴ等效电路

Ｆｉｇ．５　ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｉｒｃｕｉｔｓｏｆＢｏｏｓｔｃｏｎｖｅｒｔｅｒｉｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｐｈａｓｅⅡ －Ⅲ ｏｆｔｕｒｎｏｎａｎｄｐｈａｓｅⅣ －Ⅴ ｏｆｔｕｒｎｏｆｆ

３　仿真分析

影响输出电压尖峰的因素主要有 ２个：开通

和关断瞬间电流振荡情况以及输出端寄生电感

Ｌｂ。由于不同频率下 Ｌｂ表现出的阻抗并不相同，
故电流振荡情况不仅需要考虑振荡峰值，还应考

虑振荡频率。

在 ｓａｂｅｒ仿真环境下搭建考虑寄生参数的
Ｂｏｏｓｔ变换器仿真电路，原理如图 １所示。其中
ＭＯＳＦＥＴ选用英飞凌公司的 ＳＰＷ４７Ｎ６０ＣＦＤ，二极

管选用的是意法半导体公司的 ＳＴＰＳＣ２００６ＣＷ，利
用 ｓａｂｅｒ软件的 Ｍｏｄｅｌａｒｃｈｉｔｅｃｔ功能，将数据手册
中各特性曲线拟合，从而完成对功率器件的建模。

电路中各参数设置如表 １所示，Ｄ和 ｆｓ分别为
ＭＳＯＦＥＴ驱动信号（方波）的占空比和频率。

３．１　寄生电感与输出电压尖峰的关系
通过在 ＭＯＳＦＥＴ漏极串电感 Ｌｄｅｘｔ来改变漏

极电感 Ｌｄ的大小，Ｌｄｅｘｔ的值为５、１０、１７、２５ｎＨ时，

开通和关断时刻的漏极电流 ｉｄ、漏源电压 ｕｄｓ和

输出电压 ｕｏ的仿真波形如图６所示。

２０２
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表 １　测试电路参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｅｓｔｃｉｒｃｕｉｔ

模块 参数 数值

功率回路

ｕｏｄｃ／Ｖ １２０
Ｌ／μＨ ４２０
Ｃｂｕｆｆｅｒ／μＦ ６８０
ＲＬ／Ω ２０

驱动回路

ＵＣＣ／Ｖ １５
ＵＥＥ／Ｖ －９
Ｄ／％ ５０
ｆｓ／ｋＨｚ ５０

图 ６　不同 Ｌｄ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．６　ＫｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＬｄ

　　根据式（２）和式（２２），随着 Ｌｄ的增大，在开
通瞬态过程的阶段Ⅱ和关断瞬态过程的阶段Ⅳ，
即漏极电流 ｉｄ急剧变化时，感应在Ｌｄ两端的电压
有所增加，表现在图６中为开通过程 ｕｄｓ电压跌落
变大，关断过程 ｕｄｓ电压尖峰升高，但整体上对输
出电压尖峰的影响不大。为了在关断时 ｕｄｓ不超
出 ＭＯＳＦＥＴ的耐压值，应尽量减小 Ｌｄ。

类似地，在 ＭＯＳＦＥＴ源极串联电感 Ｌｓｅｘｔ来改
变源极电感 Ｌｓ的大小，Ｌｓｅｘｔ的值为２、５、７和１２ｎＨ
时，开通和关断时刻漏极电流 ｉｄ、漏源电压 ｕｄｓ和
输出电压 ｕｏ的仿真波形如图 ７所示。由图可知，
Ｌｓ的增大可以明显减小开关时刻的电流尖峰从
而降低开关时刻输出电压尖峰。这是因为 Ｌｓ既
处于功率回路，也处在驱动回路，当功率回路电流

变化较快时，Ｌｓ产生压降影响驱动回路进而降低
开关速度，起到负反馈的作用。

在开通和关断瞬间，输出端寄生电感 Ｌｂ对漏
极电流 ｉｄ、漏源电压 ｕｄｓ的影响不大，然而由

式（２６）、式（２９）可知，其对输出端电压尖峰的产
生起着至关重要的作用，具体如图８所示。

为了更加直观地阐明寄生电感对输出电压尖

峰的影响，现对开关瞬间产生的电压过冲定义如

式（３０）所示。各寄生电感开关瞬间对输出电压
过冲 σ影响如图９所示。

σ＝
ｕｏｍａｘ－ｕｏｄｃ
ｕｏｄｃ

×１００％ （３０）

图 ７　不同 Ｌｓ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．７　Ｋｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＬｓ

图 ８　不同 Ｌｂ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．８　Ｋｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＬｂ
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图 ９　不同寄生电感及驱动电阻下的开关瞬间电压过冲

Ｆｉｇ．９　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｖｏｌｔａｇｅｏｖｅｒｓｈｏｏｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｓｉｔｉｃｉｎｄｕｃｔａｎｃｅａｎｄｄｒｉｖｉｎｇｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ

３．２　寄生电容与输出电压尖峰的关系
通过在功率 ＭＯＳＦＥＴ栅源极两端并联电容

来改变栅源电容 Ｃｇｓ的大小。栅源极并联大小为
１００、３３０、６８０和 １０００ｐＦ的电容时开关时刻 ｉｄ、
ｕｄｓ和 ｕｏ的瞬态波形如图 １０所示。可以看出，随
着 Ｃｇｓ的增大，开通和关断瞬间 ｉｄ的上升和下降
时刻均有所延迟，这是因为 Ｃｇｓ的增大增加了栅
源电压 ｕｇｓ的充放电时间常数，延长了其处在开关
瞬间阶段Ⅰ的时间，如式（１）、式（１１）所示。同
时，Ｃｇｓ的增大还加剧了开通时刻 ｉｄ的振荡幅度，
进而影响到输出电压尖峰。因此，在一定范围内

增大 Ｃｇｓ，虽然会减缓开关速度，但其对开通瞬间
输出电压振荡的促进作用不能忽视。

在栅漏极两端并联 １０、５０、１００和 １５０ｐＦ电
容时开通和关断时刻 ｉｄ、ｕｄｓ和 ｕｏ的瞬态波形如
图１１所示。可以看出，随着 Ｃｇｄ的增大，ｉｄ的上升
和下降时间稍微有所增加，同时 ｕｄｓ的变化速度明
显减缓，这是因为 Ｃｇｄ主要决定着米勒平台的持续
时间，而米勒平台持续时间即是 ｕｄｓ的变化时间，
如式（１０）、式（１７）所示。

在漏源极两端并联 ６８、１００、１６０和 ２２０ｐＦ电
容时开通和关断时刻ｉｄ、ｕｄｓ和ｕｏ的瞬态波形如

图 １０　不同 Ｃｇｓ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．１０　ＫｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣｇｓ

图１２所示。根据图 ５中的等效模型，开通时刻
Ｃｄｓ几乎不影响电路谐振，但流过其上的电流会增
加ｉｄ的峰值；关断时刻Ｃｄｓ则成为谐振回路的主

４０２
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图 １１　不同 Ｃｇｄ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．１１　ＫｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣｇｄ

图 １２　不同 Ｃｄｓ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．１２　ＫｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣｄｓ

导因素，随着 Ｃｄｓ的增大，谐振频率降低，电流谐振
峰值有所增大。

在二极管两端并联 ６８、１００、１６０和 ２２０ｐＦ电
容时开通和关断时刻 ｉｄ、ｕｄｓ和 ｕｏ的瞬态波形如
图１３所示。可以看出，随着 Ｃｊ的增大，开通时刻
ｉｄ的峰值有所增加，同时振荡频率降低，输出电压
ｕｏ峰值变化不大；而关断时刻 ｉｄ峰值无明显变
化，仅仅在开始下降的时刻稍有不同。这是因为

图 １３　不同 Ｃｊ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．１３　ＫｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣｊ

在开通和关断时刻的阶段Ⅲ，二极管两端电压变
化较大，电容值的不同导致充放电电流大小也会

有所差异。

各寄生电容在开关瞬间对输出电压过冲的影

响如图１４所示。
３．３　驱动电阻与输出电压尖峰的关系

功率 ＭＯＳＦＥＴ栅极除了自带的封装电阻
Ｒｇｉｎｔ外，还应在栅极引出端串联合适大小的驱动
电阻 Ｒｇｅｘｔ。由图５可知，驱动电阻的大小直接决
定驱动回路的阻尼，在开通瞬态阶段Ⅱ ～Ⅲ、关断
瞬态阶段Ⅲ ～Ⅳ，即功率管工作于饱和区时，进一
步通过耦合影响到功率回路。图 １５给出了串联
１０、１５、２０和２５Ω驱动电阻 Ｒｇｅｘｔ时开通和关断时
刻 ｕｇｓ、ｉｄ、ｕｄｓ和 ｕｏ的瞬态波形。
３．４　分析讨论

由上述分析，Ｃｇｓ、Ｌｓ、Ｌｂ以及 Ｒｇ几个参数对

开关瞬间输出电压尖峰影响较大。结合图 ９与
图１４可知，随着 Ｒｇ和 Ｌｓ的增大，开通和关断瞬间
输出电压过冲逐渐降低；随着 Ｌｂ的增大，开通和
关断瞬间电压过冲会逐渐升高；而 Ｃｇｓ在一定范围
内增大时，会导致开通瞬间电压过冲急剧上升，但

对关断瞬间影响不大。若同时考虑开通和关断瞬

间输出电压尖峰，可从如下 ２个方面对其进行
抑制：

１）减缓开关速度：通过增大 Ｒｇ或 Ｌｓ来降低
开关速度，可以减小开关瞬间 ｉｄ的振荡峰值或振
荡频率，进而对输出电压尖峰起到抑制作用。

５０２
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图 １４　不同寄生电容下的开关瞬间电压过冲

Ｆｉｇ．１４　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｖｏｌｔａｇｅｏｖｅｒｓｈｏｏｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｓｉｔｉｃｃａｐａｃｉｔａｎｃｅ

图 １５　不同 Ｒｇ下的开关瞬间关键波形

Ｆｉｇ．１５　ＫｅｙｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＲｇ

　　２）降低输出端寄生电感 Ｌｂ：由于 Ｌｂ是输出
电压尖峰的载体，是其产生的根本原因所在。因

此可以通过减小 Ｌｂ来降低生成电压尖峰的阻抗，
从而对输出电压尖峰进行直接抑制。

值得一提的是，采用第 １种方法抑制输出电
压尖峰时，将会增加开关损耗、降低变换器的效

率，这需要在效率与性能之间作出取舍。

４　实　验

为了进一步验证抑制输出电压尖峰的 ２种方

法的有效性，设计制作了输出功率为 ７２０Ｗ 的
Ｂｏｏｓｔ变换器实验电路平台，原理如图 １所示。
Ｂｏｏｓｔ变换器的额定输出电压为１２０Ｖ，开关频率定
为５０ｋＨｚ，功率器件的选用与仿真电路保持一致。

变换器输出滤波电容采用 ６８０μＦ电解电容
与４．７μＦ聚丙烯薄膜电容并联的形式，除驱动电
阻为１０Ω外，其余参数设置如表１所示。由于输
出电压尖峰属于交流分量，为方便观察，可将示波

器对应通道调至交流耦合档，此时测得波形如

图１６所示。

通过增大 Ｒｇ至 ２０Ω以减缓开关速度，即采
用第１种抑制方法时，开关瞬间输出电压交流分

６０２
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量如图 １７所示。可以看出，增大 Ｒｇ即采用第 １
种抑制方法前后，开通瞬间输出电压尖峰由原来

的 ４．６４Ｖ降低至 ２．５６Ｖ，电压过冲减小了
４４．８％；关断瞬间输出电压尖峰由原来的 ６．８８Ｖ
降低至５．６Ｖ，电压过冲减小了１８．６％。

此外，根据式（２６）、式（２９），输出电压尖峰的
大小与 Ｌｂ成正相关，可以通过选择输出寄生电感
较小的输出滤波电容或将多组电容并联以减小

Ｌｂ，即采用第２种抑制方法来进一步降低输出电
压尖峰。图１８所示为在合理增大 Ｒｇ的基础上，
并联多组输出电容后得到的输出电压交流分量的

波形，此时开通瞬间输出电压尖峰减小至１．３６Ｖ，
较图１７降低了 ４６．９％，较图 １６降低了 ７０．７％；
而关断瞬间输出电压尖峰减小至 １．０４Ｖ，较图 １７
降低了８１．４％，较图１６降低了８４．９％

图１９（ａ）所示为通过改变驱动电阻 Ｒｇ减缓
开关速度，即使用第１种抑制方法时，不同驱动

图 １６　优化前开关瞬间输出电压交流分量波形

Ｆｉｇ．１６　Ａｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｏｆ

ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｂｅｆｏｒｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １７　减缓开关速度后开关瞬间输出

电压交流分量波形

Ｆｉｇ．１７　Ａｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｏｆ

ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔａｆｔｅｒｓｌｏｗｉｎｇｄｏｗｎｓｗｉｔｃｈｉｎｇｓｐｅｅｄ

电阻下 ＭＯＳＦＥＴ在单个开关周期中开通和关断
瞬间所耗散的能量 ＥＳ＿Ｗ对比。可以看出，随着 Ｒｇ
的增大，ＭＯＳＦＥＴ开关损耗也会不断升高，在高频
工作时对效率的影响将会变得尤为突出。本文测

图 １８　减小输出端寄生电感后开关瞬间输出

电压交流分量波形

Ｆｉｇ．１８　Ａｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｏｆ

ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔａｆｔｅｒｒｅｄｕｃｉｎｇｐａｒａｓｉｔｉｃ

ｉｎｄｕｃｔａｎｃｅｏｆｏｕｔｐｕｔｅｎｄ

图 １９　不同驱动电阻下 ＭＯＳＦＥＴ在开关瞬间的能量

耗散图和 Ｂｏｏｓｔ变换器的效率曲线

Ｆｉｇ．１９　ＥｎｅｒｇｙｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆＭＯＳＦＥＴａｔ

ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｕｒｖｅｏｆＢｏｏｓｔ

ｃｏｎｖｅｒｔｅｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｒｉｖｉｎｇｒｅｓｉｓｔｏｒｓ

７０２
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得工作频率为 ５０ｋＨｚ时不同驱动电阻下变换器
的效率曲线如图 １９（ｂ）所示，当 Ｒｇ由 １０Ω变为
２０Ω时，效率下降约 ０．３％。因此在电路散热良
好、对效率要求不高的场合，可通过适当增大驱动

电阻减缓开关速度的方法来减小开关瞬间电压尖

峰，提高波形质量。

５　结　论

１）通过分段研究 ＭＯＳＦＥＴ开通和关断瞬态
过程，建立了其各阶段的数学模型，揭示了 Ｂｏｏｓｔ
电路输出电压在开关瞬间产生电压尖峰的本质原

因：变化的电流在输出寄生电感上感应生成。

２）仿真分析了各寄生参数对开关性能的影
响，探究了各寄生参数变化时，Ｂｏｏｓｔ电路输出电
压尖峰的变化趋势。

３）基于理论模型与仿真结果，提出“减缓开
关速度”和“降低输出端寄生电感”２种对 Ｂｏｏｓｔ
电路输出电压尖峰的抑制方法，并通过实验验证

了其有效性。
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ｓｐｉｋｅｓ，ｔｈｅｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔｏｆＢｏｏｓｔｃｏｎｖｅｒｔｅｒｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔ
ｃｉｒｃｕｉｔａｎｄｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｔａｔｕｓｏｆｓｗｉｔｃｈｉｎｇｄｅｖｉｃｅｓ，ａｎａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｃｏｍｍｕｔａｔｉｏｎｕｎｉｔｂａｓｅｄｏｎｍｅｔａｌ
ｏｘｉｄｅｓｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｆｉｅｌｄｅｆｆｅｃｔｔｒａｎｓｉｓｔｏｒ（ＭＯＳＦＥＴ）ａｎｄＳｃｈｏｔｔｋｙｂａｒｒｉｅｒｄｉｏｄｅ（ＳＢＤ）ｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄ
ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐａｒａｓｉｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｄｕｒｉｎｇｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｒａｎｓｉｅｎｔ，ａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｃａｕｓｉｎｇｖｏｌｔａｇｅｓｐｉｋｅｓ，ｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐａｒａｓｉｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅ
ｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｓｐｉｋｅｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｓｕｐｐｒｅｓｓｔｈｅ
ｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｓｐｉｋｅｓ，ｗｈｉｃｈａｒｅ“ｓｌｏｗｉｎｇｄｏｗｎｔｈｅｓｗｉｔｃｈｉｎｇｓｐｅｅｄ”ａｎｄ“ｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｏｕｔｐｕｔｔｅｒｍｉｎａｌｐａｒａ
ｓｉｔｉｃｉｎｄｕｃｔａｎｃｅ”．Ｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｓｅｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓｔｏｒｅｄｕｃｅｖｏｌｔａｇｅｓｐｉｋｅｓａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｏｕｔｐｕｔｖｏｌｔａｇｅｐｅｒ
ｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＢｏｏｓｔｃｏｎｖｅｒｔｅｒｓｈａｓｂｅｅｎｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｂｏｏｓｔｃｏｎｖｅｒｔｅｒ；ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｖｏｌｔａｇｅｓｐｉｋｅｓ；ｔｒａｎｓｉｅｎｔｍｏｄｅｌ；ｐａｒａｓｉｔｉｃｐａｒａｍ
ｅｔｅｒｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４０４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０６２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７１５１３：４１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７１１．１０４５．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７３７００６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｌｌｅｎｇｅ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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考虑壁板单向压紧制孔瞬时回弹的压紧力优化

王威１，王珉１，，陈文亮１，徐庆贺１，黄稳２，蒋红宇２

（１．南京航空航天大学 机电学院，南京 ２１００１６；　２．上海飞机制造有限公司 航空制造技术研究所，上海 ２００４３６）

　　摘　　　要：飞机大部件对接自动化制孔采用蒙皮侧单向压紧制孔技术，而由于在常见
的自动化制孔系统中叠层材料被钻透的瞬间产生瞬时回弹，对制孔设备和加工质量等方面造

成严重的影响，针对该问题进行机身蒙皮侧制孔压紧力优化分析。通过有限元分析方法进行

制孔过程的模拟仿真，根据不同环境下的回弹现象，确定压紧力优化分析方案，综合考虑接触

间隙、瞬时回弹和制孔刚性的影响，进行多目标优化分析，从而得到最优的压紧力工艺参数。

计算结果表明，在飞机常见框间对接段自动化钻孔中，采用轴向力为 １５０Ｎ的麻花钻时压紧力
的最优解为３１４．５４Ｎ，采用轴向力为 １００Ｎ的自动化一体钻时压紧力的最优解为 ３６２．７３Ｎ。
通过现场试验，压紧力最优解满足生产要求，实际最优压紧力低于最优解不超过 ２０Ｎ，因此考
虑不同加工环境等因素构建合理的工艺参数选定范围。

关　键　词：飞机装配；自动化制孔；单向压紧；回弹；参数优化
中图分类号：Ｖ２６２．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０２１０１０

　　采用飞机自动化装配技术能够保证飞机装配
的质量，在提高机体疲劳寿命的同时，提高了飞机

生产效率
［１］
。飞机轻型自动化装配系统作为自

动化装配系统一种重要的发展方向，在国内外已

经得到业界的普遍重视
［２］
。而飞机轻型自动化

装配系统普遍采用的蒙皮侧单向压紧制孔技

术
［３］
，作为该类系统应用的关键技术，受到国内

外学者的重点关注。蒙皮侧单向压紧制孔技术的

研究主要包含以下３个方面。
１）制孔（钻削）工艺参数对制孔质量的影

响，包括刀具、转速和进给量等工艺参数对孔壁质

量、孔径和出口毛刺等制孔质量的影响。特别是

对自动钻铆影响较大的出口毛刺研究，期望在飞

机大部件对接自动化制孔中要达到无毛刺制孔的

要求，无毛刺制孔工艺
［３］
是指毛刺高度满足工艺

要求，阈值在０．１～０．１５ｍｍ，采用湿胶装配方法，
以真正实现自动化制孔工艺。很多国内外学者从

改变制孔刀具的切削参数和毛刺的形成机理等方

面进行详细分析，并提出了有效的控制和消除办

法，初步开始将有限元数值仿真分析应用到研究

当中，为进一步研究更加复杂的自动化装配技术

提供了很好的技术支持。典型的研究包括：

Ｇｉｌｌｅｓｐｉｅ和 Ｂｌｏｔｔｅｒ［４］研究发现合理地改变切削参
数可以控制切削产生的毛刺大小；国内的王贵成

等
［５６］
针对国内外金属切削毛刺生成机理的研究

现状进行了系统的分析，阐述了提高毛刺测量技

术和制定毛刺标准等方面的必要性；谢俊锋
［７］
对

钻削加工毛刺的形成机理、影响因素、控制方法以

及消除办法进行了详细分析；同年江苏大学的王

磊等
［８］
将有限元仿真应用到钻削加工中，指出了

其中存在的问题及发展趋势。

２）通过压紧力和预装配紧固件的布置来对
层间毛刺和切屑进行控制。飞机轻型自动化装配

系统普遍采用蒙皮侧压紧的方式来消除层间接触

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001023&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １期 王威，等：考虑壁板单向压紧制孔瞬时回弹的压紧力优化

间隙引起的毛刺
［９］
和切屑。例如 Ｍｅｌｋｏｔｅ等［１０］

对

蒙皮和框之间的装配制孔做了部分试验研究，并

对刀具等参数做了一定的分析。国内南京航空航

天大学的王珉等
［１１１２］

较早开展单向压紧力对毛

刺的影响研究，应用有限元方法分析了贴合面间

隙随压紧力变化情况，给出合理的压紧力以及最

优的预装配紧固件安装位置布局，并设计出用于

飞机装配自动化制孔的八足并联自主移动调姿机

构。上海交通大学的李源
［１３］
、南京航空航天大学

的洪华舟
［１４］
等对铝合金材料的叠层薄板进行钻

削试验，分析试验结果得到，随着压紧力的增大，

预紧力对层间毛刺高度的抑制效果会减弱，预紧

力对毛刺高度及毛刺根厚度的影响并不显著。浙

江大学的陈威
［１５］
、李聪

［１６］
等综合考虑了壁板初

始间隙和钻削轴向力的作用，提出了一种基于弹性

力学原理的制孔压紧力预测方法。南京航空航天

大学的曾长
［１７］
、刘姿

［１８］
分别对单向压紧制孔中的

控制技术、压紧力、轴向力以及预紧力工艺参数等

方面进行了深入研究并给出了相应的优化方法。

３）通过压紧力提高设备特别是工业机械臂
的制孔刚度。浙江大学的李夏等

［１９２０］
基于飞机

壁板机器人自动化螺旋铣制孔系统提出了提高制

孔精度的压脚压紧力参数优化方法，优化机器人

螺旋铣制孔过程中末端执行器的压脚压紧力取

值，提高了末端执行器与工件的接触刚度；刘雪

锋
［２１］
分析压脚装置的气动关系，建立机器人位移

和气缸压强的关系，研究表明压紧力可以有效地

增大机器人制孔系统的动刚度并提升系统的

刚度。

综上所述，目前科研人员在以上 ３个方面开
展了较为深入的研究，取得相当丰富的研究成果。

在实际的机身对接段自动化制孔试验平台上，根

据相关研究分析所获取的工艺参数，发现制孔过

程中由于钻头钻透底层零件时，制孔轴向力瞬间

突变，底层蒙皮会发生回弹现象，特别是常见的自

动化制孔系统（如美国 Ｅｌｅｃｔｒｏｉｍｐａｃｔ公司柔性轨
制自动孔系统等）中压紧力和制孔轴向力耦合的

情况下，这种回弹带来了较大的振动和噪声，甚至

会造成设备停止运转或损伤。

这个问题应该在制孔工艺，特别是压紧力参

数的分析和优化中得到关注，以便保证装配连接

的高效高质量完成。因此，针对这一技术问题进

行研究。首先，通过对制孔过程和仿真过程的分

析，获取分析侧重点和注意点，并建立分析步骤。

然后，构建实例仿真模型，通过仿真分析筛选出侧

重分析对象；对具体对象创建分析方案进行详细

分析，获取各个响应值随着压紧力变化的趋势，建

立数学模型，综合考虑瞬时回弹、接触间隙和制孔

刚性，进行多目标优化分析，得到最优的压紧力参

数值。最后，通过试验验证结果值。

１　制孔与仿真过程分析

１．１　蒙皮侧单向压紧制孔过程
飞机框间对接段蒙皮侧单向压紧制孔过程示

意图如图１所示。
在整个制孔过程开始阶段，通过预装配紧固

件对零件进行固定，驱动压紧装置上的压力脚对

工件施加压紧力从而实现蒙皮侧单向压紧，驱动

制孔装置上的制孔刀具主轴高速运转并完成进

给，刀具对工件的作用力主要表现为轴向力，如

图１（ａ）所示；压紧装置和钻孔设备在施力的状态
下，作用于蒙皮和带板，使其发生弹性变形，从而

叠层之间产生层间间隙，即接触间隙，由于接触间

隙的存在，刀具对蒙皮和带板进行钻孔时使其产

生出口毛刺和进口毛刺，如图 １（ｂ）所示；在制孔
过程后期阶段，由于钻孔设备钻透带板的瞬间，轴

向力不再作用于带板，蒙皮和带板发生瞬时回弹，

从而引起飞机自动化装配制孔工艺中的回弹现

象，如图１（ｃ）所示。
需要说明的是，目前主流自动化制孔设备的

压紧力设置范围在 ０～１０００Ｎ，末端执行器的驱
动分为电驱动和气压驱动。主流的末端执行器制

孔系统有美国 Ｅｌｅｃｔｒｏｉｍｐａｃｔ公司的柔性轨道自动
制孔系统和国内的环形轨道制孔系统，采取气压驱

动压紧，制孔主轴安装于压紧装置之上，因此制孔

的轴向力和压紧力耦合作用，总和等于总驱动力。

但是，在壁板制孔过程中，电驱动和气压驱动

图 １　制孔过程示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｒｉｌｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
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两者的不同主要体现在制孔轴向力和压紧力的耦

合响应速度不同。尤其是在壁板被钻透瞬间，总

驱动力保持不变，但是制孔轴向力会突变为 ０Ｎ，
对于电驱动而言，压紧装置施加在工件上的压紧

力会瞬间增大到总驱动力，而对于气压驱动而言，

由于气体的可压缩性和气动系统的响应速度较

慢，使得压紧装置施加在工件上的压紧力缓慢增

加到总驱动力。

另外，用于机身段蒙皮侧单向压紧的制孔刀

具主要分为麻花钻和自动化一体钻，两者的主要

区别在于一体钻先锪窝再钻孔，针对该方面的相

关分析和实验结果，将麻花钻的轴向力设定为

１５０Ｎ，而自动化一体钻的轴向力设定为１００Ｎ。
１．２　构建制孔仿真过程

基于１．１节蒙皮侧单向压紧制孔过程的分
析，确定大体的制孔过程，以及相关设备的作用方

式和工艺参数的选定，为能够获取制孔过程内部

的作用情况，采用有限元分析方法对制孔过程进

行仿真分析。

由于分析过程是有关非线性力学的接触问

题，故采用基于非线性力学理论和计算固体力学

而发展，并在科学研究和工程分析领域得到了广

泛应用的商业有限元分析软件 ＡＢＡＱＵＳ来进行
分析。

需要说明的是，本文采用 ＡＢＡＱＵＳ／ｓｔａｎｄａｒｄ
求解器，建立通用分析步，将整个制孔过程的分析

历程进一步细分为多个分析步，对每个分析步建

立不同的力学模型，从而通过分析步更好地模拟

制孔过程中每个阶段的不同状态。另外，前一个

分析步的结束状态是后一个分析步的初始状态，

由于分析结果与历程有关，与时间没有关系，故每

个通用分析步的时间默认设置为 １ｓ。共建立如
下７个分析步。

分析步１　给预装配紧固件施加预紧力。预
紧力的作用是模拟实际预装配紧固件对壁板的固

定和支撑作用。预紧力的取值源于实际测量，目

前采用的穿心夹等预紧件所能达到的力都能保证

在９００Ｎ以上。
分析步２　对压紧装置的作用位置施加 １０Ｎ

的压紧力，使蒙皮和带板之间的接触状态建立起

来，主要作用是使分析易于收敛。

分析步３　模拟制孔过程中压紧装置和钻孔
设备的施载过程，根据分析方案设定不同压紧力

和轴向力的大小，使其作用于施载位置。

分析步 ４　模拟完全施载状态下的钻孔过
程，即分析步３的结束状态，通过该分析步提取不

同压紧力和轴向力作用下的相关参数响应值，如

叠层间的接触间隙值等。

分析步５　模拟制孔过程的后期阶段，即钻
孔设备钻透带板的瞬时状态。设定轴向力在极短

的时间内卸载为０Ｎ，为模拟电驱动和气压驱动两
者的响应快慢，对于电驱动而言，设定压紧力在极

短的时间内增加至总驱动力，并且轴向力和压紧

力同时变化，以下简称为“电驱动”过程；对于气

压驱动而言，轴向力卸载为０Ｎ后，设定压紧力缓
慢增加至总驱动力，以下简称为“气压驱动”

过程。

分析步６　模拟设备脱离壁板的过程，即实
现所有作用力的卸载。由于在分析步 ５结束后，
作用力只有施加在工件上的总驱动力，将该作用

力逐渐卸载至０Ｎ即可。
分析步 ７　观察制孔过程结束后的结果模

型，即分析步６的结束状态。
通过对整个制孔过程的仿真模拟，首先分析

电驱动和气压驱动两者之间的相互区别；然后针

对具体对象进行详细分析，获取不同压紧力和轴

向力作用下的响应值，并对结果进行分析；最后综

合考虑接触间隙、瞬时回弹和制孔刚性对压紧力

参数值进行优化。

下面以一个实际大型飞机制孔应用实例进行

仿真模型的建立和分析。

２　制孔仿真

２．１　制孔仿真实例模型
为满足飞机对接段大批量自动化制孔要求，

选取飞机框间对接段的局部模型必须具有普适

性，装配实例模型如图 ２所示。该模型是国产某
大型商用飞机４８框对接段的局部模型，该局部模
型在整个飞机框间对接段上具有通用的结构形

式，由蒙皮、长桁、带板、框和接头等零件组成，制

孔位置选择带板和蒙皮上的敏感位置，位于边缘

不对称区域，能够保证整个框间其他位置孔达

图 ２　机身对接段制孔分析实例模型

Ｆｉｇ．２　Ａｎｉｎｓｔａｎｃｅｍｏｄｅｌｏｆｄｒｉｌｌｉｎｇ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｕｓｅｌａｇｅｄｏｃｋｉｎｇｂｅｌｔ
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到制孔质量要求。

各个零件的材料属性如表１所示。
模拟实际工况下装配件受支撑型架及自身结

构的约束关系。定义边界条件，固定长桁和蒙皮

轴向端面自由度，以及框和带板两端面的自由度；

设置接触属性摩擦力系数为 ０．０５；定义相互作用
的接触对，主要是对各个零件相互接触的区域进

行设置，使得相互之间的接触属性建立起来。

在制孔位置处划分出压紧装置施载的区域，

用于对其施加压紧力，并在带板上划分出钻孔设

备施载的区域，用于施载轴向力。在开始钻孔时，

蒙皮和带板同时受到轴向力的影响，而在蒙皮被

钻透后，带板单独受到轴向力的影响，后者产生的

变形远远大于前者，所以此处将轴向力的施载区

域直接划分在带板上。

最后根据上述的 ７个分析步对模型进行设
置，每次分析分别设定压紧力和轴向力的大小，以

及不同的电驱动和气压驱动作用方式。

表 １　零件材料属性

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒｔｓ’ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

零件 弹性模量 Ｅ／ＭＰａ 泊松比 μ

长桁 ７８６２０ ０．３１

带板 ７２４００ ０．３３

预装配紧固件 ２１００００ ０．３３

接头 ７１０３０ ０．３３

框 ７１８２０ ０．３３

蒙皮 ７２４００ ０．３３

２．２　电驱动和气压驱动仿真
设定压紧力为３００Ｎ，轴向力为１５０Ｎ，分析电

驱动和气压驱动响应的差别，以轴向力施载区域

的周围节点为研究对象，获取整个分析历程中的

接触间隙变化，以及轴向力突变前后的接触间隙、

应力和位移的对比折线图，设定横坐标为分析步，

由于采用默认设置时间，故每个分析步的步长为

１ｓ，纵坐标为各个响应值，结果如图３所示。
整个的分析仿真中，节点上接触间隙的变化

符合理论值，没有在变化区间内产生数值异常，如

图 ３　电驱动和气压驱动仿真数据分析

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａａｎａｌｙｓｉｓｏｆｅｌｅｃｔｒｉｃｄｒｉｖｅａｎｄｐｎｅｕｍａｔｉｃｄｒｉｖｅ

３１２



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 ２０２０年　

图３（ａ）所示。初始时，在预装配紧固件施加预紧
力的作用下，接触间隙值有较小的增大，不超过

０．００１ｍｍ；在 １０Ｎ压紧力的作用下，接触间隙值
减小至０ｍｍ；随着压紧力和轴向力的施载，接触
间隙逐渐增加到最大值 ０．０１５ｍｍ；带板未被钻透
之前，接触间隙维持在最大值；带板被钻透瞬间，

轴向力瞬间减小至 ０Ｎ，接触间隙值也在瞬间减
少，然后逐渐趋于稳定，对于电驱动和气压驱动而

言，尽管两者响应快慢不同，但是接触间隙值变化

趋势一致，如图 ３（ｂ）所示；最后对压紧力进行卸
载，接触间隙值逐渐减少至 ０ｍｍ，但是由于预装
配紧固件的预紧力依旧存在，所以仍有较小的接

触间隙。

电驱动和气压驱动响应的差别主要体现在

图３中的应力和位移变化。轴向力在瞬间减小至
０Ｎ之前，两者在应力和位移上的变化趋势一致，
而当轴向力瞬间减小至 ０Ｎ时，变化趋势有较大
的差异。对于电驱动而言，带板上节点的应力变

化在７ＭＰａ以内，并趋于稳定，蒙皮和带板上节点
的相对位移在０．０３ｍｍ以内；对于气压驱动而言，
带板上节点的应力变化在１４ＭＰａ左右，蒙皮和带
板上节点的相对位移大于 ０．１３ｍｍ，并且节点的
应力和位移都经历瞬间的减小和增大。

通过上述结果描述，可以总结出：首先，电驱

动和气压驱动响应快慢并不影响叠层间的接触间

隙变化，而接触间隙的突变主要是由于施加在钻

孔设备上的轴向力引起的；其次，轴向力卸载之前

和压紧力增大到总驱动力之后，不管是电驱动还

是气压驱动，两者的响应值都归于同一状态，而在

轴向力和压紧力的变化区间内，由于两者的响应

快慢不同，对模型节点的应力和位移产生较大的

影响；最后，尽管气压驱动的响应速度远小于电驱

动，但是实际施工状态下，也是在极短的时间内完

成压紧力到总驱动力的转变，由于每个分析步默

认设置为 １ｓ，反映的是该分析的变化历程，而不
是真正所消耗的时间，所以当采用气压驱动时，节

点上的应力和位移将产生骤然的突变，导致蒙皮

和带板产生瞬时回弹现象。

３　压紧力优化
３．１　分析方案

通过第２节电驱动和气压驱动仿真分析，获
知使用气压驱动时，会产生较大的回弹现象，而目

前主流的设备仍采用的是气压驱动，也必然存在

着其使用优点，为保证在机身对接段进行壁板制

孔的稳定性，解决使用气压驱动时产生的回弹现

象，对工艺参数进行优化分析。

主要的工艺参数包括压紧力和轴向力，轴向

力根据刀具的不同，主要设置为 １５０Ｎ和 １００Ｎ，
分别代表麻花钻和自动化一体钻，而压紧力的设

置范围在０～１０００Ｎ，考虑到叠层材料制孔间隙
基本要求以及制孔刚度等要求，将总驱动力分析

范围设定在２５０～９００Ｎ。
构建具体的仿真分析方案，分别设定轴向力

１５０Ｎ和１００Ｎ两种情况，随着压紧力不断增大，
获取两种情况下压紧力对响应值产生的影响，对

响应值进行结果分析，综合考虑制孔过程中的接

触间隙、瞬时回弹和制孔刚性对压紧力进行多目

标优化分析。

分析方案的具体分析数据如表２所示。总驱
动力从２５０Ｎ增大到９００Ｎ，轴向力为１５０Ｎ时，压
紧力从１００Ｎ增大到７５０Ｎ，轴向力为１００Ｎ时，压
紧力从１５０Ｎ增大到８００Ｎ，始终保持轴向力与压
紧力之和等于总驱动力。

表 ２　分析方案的具体数据

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｄａｔａｆｏｒａｎａｌｙｓｉｓｓｃｈｅｍｅ

总驱动力／Ｎ
制孔压紧力／Ｎ

轴向力为１５０Ｎ 轴向力为１００Ｎ

２５０ １００ １５０

３５０ ２００ ２５０

４５０ ３００ ３５０

５５０ ４００ ４５０

６００ ４５０ ５００

７５０ ６００ ６５０

９００ ７５０ ８００

３．２　响应值结果
对所有设定的工艺参数进行分析，取制孔周

围节点中的最大响应值作为研究对象，获取每次

分析中的最大响应值，分别以轴向力 １５０Ｎ和
１００Ｎ作为导向，随着压紧力的不断增大，创建出
不同响应值的变化折线图，如图４所示。

叠层间的最大接触间隙直接影响着无毛刺

制孔要求，是极为重要的制约因素，最大接触间

隙的变化趋势如图 ４（ａ）所示，具体数据如表 ３
所示。可以看出，当轴向力一定时，最大接触间

隙随着总驱动力的增大而逐渐减小，并且逐渐

趋于稳定值；轴向力不同时，最大接触间隙值也

不同，当轴向力较小时所产生的最大接触间隙

也偏小；另外，当轴向力为 １５０Ｎ时，最大接触间
隙值约从 ０．０３５ｍｍ减小到 ０．０１１ｍｍ，当轴向力
１００Ｎ时，则约从 ０．０１２ｍｍ减小到 ０．００７ｍｍ，后
者减小的幅度小于前者。

４１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １期 王威，等：考虑壁板单向压紧制孔瞬时回弹的压紧力优化

图 ４　分析结果的响应值变化对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｐｏｎｓｅｖａｌｕｅｓｏｆａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓ

表 ３　分析结果的响应值数据

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｖａｌｕｅｄａｔａｏｆａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓ

轴向力／

Ｎ
变量

不同总驱动力下的响应值

２５０Ｎ ３５０Ｎ ４５０Ｎ ５５０Ｎ ６００Ｎ ７５０Ｎ ９００Ｎ

１００

最大接触间隙／ｍｍ
最大位移／ｍｍ
最大应力／ＭＰａ
回弹量／ｍｍ
弹性变形能／ｍＪ

０．０１２２９ ０．００８８８ ０．００８０６ ０．００７５７ ０．００７１３ ０．００６８８ ０．００６６６
０．２０２７６ ０．２７６１５ ０．３５１３０ ０．４２６８９ ０．４６４９０ ０．５７６８９ ０．６９８２４
１３．７６０１１ １７．０２０３０ ２０．６４４３８ ２４．３１５６８ ２６．３５９１０ ３２．５４６８０ ３７．８５２３０
０．０８６２９ ０．０８３８８ ０．０８３２４ ０．０８２７１ ０．０８２６２ ０．０８２５７ ０．０８２５２
１５．０７７７２ ２２．１８６６４ ２９．３４５３７ ３６．５３６９０ ４０．１４５８０ ５０．９７２５１ ６２．０６６７６

１５０

最大接触间隙／ｍｍ
最大位移／ｍｍ
最大应力／ＭＰａ
回弹量／ｍｍ
弹性变形能／ｍＪ

０．０３４８９ ０．０２０３６ ０．０１５１９ ０．０１３０６ ０．０１２６３ ０．０１１８５ ０．０１１２８
０．２１８８９ ０．２８６６８ ０．３５９３０ ０．４３３９３ ０．４７１７６ ０．５８５８７ ０．７００８６
１７．７６５１７ １９．９２２６６ ２２．９６１２１ ２６．４００８９ ２８．２３７０１ ３３．７５５５１ ３９．３５５１５
０．１３９０６ ０．１３０５８ ０．１２７３９ ０．１２５９９ ０．１２５５３ ０．１２４６４ ０．１２３９９
２０．９６６４５ ３１．２６１６６ ４１．８９０２０ ５２．６４０２９ ５８．０３２７２ ７４．２２６０１ ９０．５７１３３

　　最大应力和最大位移直接影响着制孔刚性，
尤其是对结构复杂、弱刚性材料的机身而言，需要

保证材料的弹性变形在合理范围以内，最大位移

和应力的整体变化趋势如图 ４（ｂ）和（ｃ）所示。
可以看出，不管轴向力为 １５０Ｎ时还是 １００Ｎ时，
最大位移随着总驱动力的增大呈线性增大，并且

两者之间的差异很小，在０．０１ｍｍ以内；同理最大
应力也随着总驱动力的增大近似呈线性增大，两

者之间的差异在２．５ＭＰａ以内。
在进行电驱动和气压驱动仿真分析中，获知

采用气压驱动时，会产生较大的回弹现象，主要是

因为节点上的应力和位移产生骤然的变化，为了

能够获取每次分析中的变化量，绘制回弹量的变

化趋势图，如图４（ｄ）所示。轴向力 １５０Ｎ相比于
１００Ｎ，所产生的回弹量更大，差距在 ０．０４ｍｍ左
右。另外，从图 ４（ｄ）可以看出，尽管总驱动力在
不断增大，但是回弹量的变化并没有较大改变，主

要原因在于轴向力是影响回弹量的主要因素，带

板承受压紧力和轴向力的综合作用，而每次卸载

的轴向力是一定的，因此带板上节点的回弹量基

５１２
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本保持一致。

通过上述对各个响应值的分析，可以得出以

下几个方面的结论：①压紧力的增大并不能一直
减小接触间隙，当压紧力增大到 ４５０Ｎ以上时，对
叠层间的接触间隙影响甚微；②随着压紧力的增
大，制孔周围节点上的应力和位移都保持线性增

长，对于制孔质量和刚性而言，都是不利的影响，

所以必须控制压紧力的上限；③当轴向力一定时，
压紧力的增大对回弹量的改变影响甚微，回弹量

直接取决于轴向力的大小，所以就回弹量这一因

素而言，采用自动化一体钻要优于麻花钻，也可以

推断出，当采用轴向力更小的刀具时，所产生的回

弹量将会更小。

为进一步研究压紧力对瞬时回弹产生的影

响，从能量角度考虑，由于外部载荷的增大促使物

体内部的应力应变增大，势能以应变和应力的形

式贮存在物体中，故应力应变是研究回弹能量的

基础，当外力减小时，固体会释放能量而做功，这

部分能量为弹性变形能，随着压紧力的增大，弹性

变形能的变化趋势如图５所示，数据如表３所示。
从图５中可以看出，当轴向力一定时，弹性变

形能随着压紧力增大而逐渐增大；当总驱动力一

定时，轴向力越大则弹性变形能越大，且随着总驱

动力的增大，不同轴向力之间的弹性变形能差距

逐渐增大。

图 ５　弹性变形能对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｌａｓｔｉｃｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙ

３．３　压紧力多目标优化
根据３．２节响应值结果分析，可知压紧力的

增大，会使得叠层间接触间隙的减小，但是也会导

致弹性变形能增大，并且对制孔刚性产生不利影

响。从图 ６中可以直观地看到，压紧力对接触间
隙和回弹的影响，为得到较小的接触间隙值和弹

性变形能，并提高制孔刚性，需要对压紧力进行优

化，由于轴向力分为 １５０Ｎ和 １００Ｎ两种，设定轴
向力一定时，分别对其进行压紧力优化。

图 ６　接触间隙与瞬时回弹影响对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｎｔａｃｔｇａｐａｎｄ

ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｓｐｒｉｎｇｂａｃｋｅｆｆｅｃｔ

设定决策变量为压紧力，目标为最小的接触

间隙、弹性变形能以及最小应力和位移值，即进行

多目标优化分析。当轴向力设定为 １５０Ｎ时，建
立数学模型如下：

ｍｉｎＦ（Ｘ）＝［ｆ１（ｘ），ｆ２（ｘ），ｆ３（ｘ），ｆ４（ｘ）］
Ｔ
（１）

ｆ１（ｘ）＝１．０１×１０
－７ｘ２－１．１５２３×１０－４ｘ＋０．０４２７

ｆ２（ｘ）＝０．１０７３ｘ＋９．８９２８

ｆ３（ｘ）＝－７．４５×１０
－４ｘ－０．１３８９

ｆ４（ｘ）＝０．０３３９ｘ＋１３．













３７

（２）
ｓ．ｔ．　２５０≤ ｘ＋１５０≤９００ （３）
式中：ｘ为压紧力；Ｆ（Ｘ）为目标向量；ｆ１（ｘ）、
ｆ２（ｘ）、ｆ３（ｘ）、ｆ４（ｘ）分别对应接触间隙、弹性变形
能、位移和应力随着压紧力变化的目标函数，根据

分析设定的压紧力变化范围，建立约束条件。

主要控制目标为接触间隙和弹性变形能，从

而提高无毛刺制孔质量和抑制瞬时回弹的影响，

次要控制目标为应力和位移，制孔件较小的应力

和位移能够提高制孔刚性，故设置各个目标权重

系数分别为０．４、０．４、０．１和 ０．１，对目标函数进
行加权求和。但是，由于每个目标函数值的变化

６１２
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区间不同，进行加权求和时可能出现严重的倾向

性，故通过获取每个目标函数的极大值和极小值，

使得每个目标函数值都按照一定的区间变化，构

建求和公式为

ｍｉｎｆ（ｘ）＝∑
４

ｌ＝１

ｗｌｆｌ（ｘ）
ｍａｘｆｌ（ｘ）－ｍｉｎｆｌ（ｘ）

（４）

式中：ｗｌ为权重系数；ｆｌ（ｘ）为各个目标函数；ｌ＝
１，２，３，４。

当轴向力设定为１００Ｎ时，设定Ｇ（Ｘ）为目标
向量，ｇ（ｘ）为各个目标函数，建立响应的约束条
件，具体数学模型如下：

ｍｉｎＧ（Ｘ）＝［ｇ１（ｘ），ｇ２（ｘ），ｇ３（ｘ），ｇ４（ｘ）］
Ｔ

（５）
ｇ１（ｘ）＝２．１×１０

－８ｘ２－２．６７７３×１０－５ｘ＋０．０１５２

ｇ２（ｘ）＝０．０７２２ｘ＋４．１１５６

ｇ３（ｘ）＝－７．６×１０
－４ｘ－０．０８６１

ｇ４（ｘ）＝０．０３７６ｘ＋７．













７０６３

（６）
ｓ．ｔ．　２５０≤ ｘ＋１００≤９００ （７）

同理，基于式（４）对多目标函数进行重构。
通过计算得知，当轴向力为 １５０Ｎ时，求和函数达
到最小值时的压紧力为 ３１４．５４Ｎ，当轴向力为
１００Ｎ时，压紧力为３６２．７３Ｎ。

４　试验验证与结果讨论

４．１　试验验证
在国产某大型商用飞机４８框对接段上，采用

美国 Ｅｌｅｃｔｒｏｉｍｐａｃｔ公司的柔性轨道自动制孔系统
进行制孔验证，如图７所示。整个制孔设备，主要
由真空吸盘将可拼接的柔性钢板吸附在对接缝两

侧的飞机蒙皮上，末端执行器制孔系统运行在柔

性轨道上；末端执行器制孔系统通过在柔性轨道

上的移动达到指定加工区域，通过基准检测，确定

图 ７　试验平台

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｓｔｐｌａｔｆｏｒｍ

实际基准孔的位置信息，然后利用法向调姿装置

使制孔刀具主轴与加工表面的法向保持一致，再

通过压紧装置上的压力脚实现对飞机蒙皮的单向

压紧，最后利用机械主轴带动刀具完成制孔操作。

按照本例分析数据，先在试验平台上对试片

进行测试。当安装的刀具为自动化一体钻时，轴

向力设定为１００Ｎ，压力脚分别按照分析方案设定
的压紧力从２００Ｎ增大到９００Ｎ进行单向压紧，随
着压紧力的增大，能够明显观察到试片的变形逐

渐增大，制孔的过程中，当压紧力增大到 ６００Ｎ以
上时，在单个制孔完成瞬间由于试片的瞬时回弹

而碰撞制孔刀具，导致末端执行器系统无法继续

进行制孔工作；而刀具为麻花钻时，轴向力设定为

１５０Ｎ，当压紧力增大到５００Ｎ以上，末端执行器由
于瞬时回弹而导致的机器停转现象更为严重。

在试验现场通过不断地调试并进行试验验

证，采用麻花钻时，压紧力设定为理论最优值

３１４．５４Ｎ，试验结果没有出现由于瞬时回弹导致
的设备故障，在半环向自动化制孔中设备稳定，制

孔质量满足生产要求，而压紧力设定为 ３００Ｎ左
右时，试验所达到的加工效果更好；采用自动化一

体钻时，压紧力设定为理论最优值３６２．７３Ｎ，同样
满足生产要求，而压紧力设定为 ３５０Ｎ左右时，试
验所达到的加工效果更好。

４．２　结果讨论
通过压紧力优化分析，得到最优的压紧力参

数值，但是可以发现对各个目标函数进行重构求

和时，所选用的权重系数也存在一定的主观性，当

改变权重系数时，相应的最优值也会有所变化；另

外在实际试验中，由于其他因素的影响，例如设备

本身振动、制孔刚性和部件挠度变形等因素，理论

分析所得到的最优值在实际试验中不一定是最优

值，尤其是对于不同施工设备和环境，所以工艺参

数值的设定可在一个范围内选取。

在试验验证时，通过压紧力优化所得到的理

论最优值都能够达到制孔质量要求，故以求解得

到的最优值作为基准；考虑到当压紧力超过一定

值时，由于较强的瞬时回弹对设备和制孔件带来

不利影响，所以为保证制孔的稳定性，最大值设定

小于一定值１００Ｎ；由于压紧力的施载，对于钻孔
时的稳定性起到一定的作用，所以压紧力最小值

设定为３００Ｎ。
通过上述分析，建议采用麻花钻刀具时，轴向

力设定为１５０Ｎ，压紧力的合理设置范围为３００～
４００Ｎ；采用自动化一体钻时，轴向力设定为
１００Ｎ，压紧力的合理设置范围为３００～５００Ｎ。

７１２



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 ２０２０年　

５　结　论

考虑瞬时回弹影响，对蒙皮侧单向压紧制孔

工艺中的压紧力进行优化。通过制孔过程分析，

基于有限元分析方法建立仿真分析，以国产某大

型商用飞机具有代表性的 ４８框对接段局部模型
作为分析实例，对各个响应值分析压紧力的作用

影响，建立多目标优化数学模型，求得最优解并进

行试验验证。研究结果表明：

１）采用气压驱动相比于电驱动，当钻孔设备
钻透底层零件时，由于蒙皮和带板制孔区域节点

上的应力和位移将产生骤然的突变，导致蒙皮和

带板产生瞬时回弹现象。

２）蒙皮和带板之间的接触间隙随着压紧力
的增大而逐渐减小并趋于稳定；回弹能量、弹性变

形量和应力随着压紧力的增大而呈线性增大；压

紧力的增大对回弹量的改变影响甚微，回弹量直

接取决于轴向力的大小。

３）综合考虑接触间隙、回弹影响和制孔刚
性，通过多目标优化分析，求得工艺参数最优解，

当轴向力为１５０Ｎ时，压紧力最优解为 ３１４．５４Ｎ，
当轴向力为１００Ｎ时，压紧力最优解为３６２．７３Ｎ。

４）针对具体的加工环境和自动化设备，可在
合理的工艺参数范围内进行选定，当轴向力为

１５０Ｎ时，压紧力设定的合理范围为 ３００～４００Ｎ；
当轴向力为 １００Ｎ时，压紧力设定的合理范围为
３００～５００Ｎ。
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毫米波调频引信的优化二维 ＦＦＴ信号处理算法
郭晨曦，郝新红，栗苹，李国林，贾瑞丽

（北京理工大学 机电工程与国家控制重点实验室，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：针对毫米波调频引信对目标距离速度信息联合估计的问题，提出一种基于
相对距离评价函数优化的二维快速傅里叶变换（ＦＦＴ）信号处理算法。首先，通过分析二维
ＦＦＴ算法实际测距测速精度与 ＦＦＴ点数的关系，建立了优化数学模型，利用相对距离评价函数
对数学模型求解，得到 ＦＦＴ点数最优解；然后，采样将差频信号数据转换成二维数据矩阵，分
别对矩阵的行列进行相应 ＦＦＴ变换；最后，通过提取峰值点的坐标估计目标的距离速度信息。
结果表明：该算法有效提高了传统二维 ＦＦＴ算法的测距测速精度，并且满足实时性要求，能够
同时提取毫米波调频引信的目标距离速度信息。

关　键　词：毫米波调频引信；相对距离评价函数；二维 ＦＦＴ；距离速度联合估计；信号
处理算法

中图分类号：ＴＪ４３＋４．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０２２００９

　　毫米波调频引信相较于传统微波调频引信而
言，具有体积小、功耗低、质量轻、频带宽且分辨率

高、抗干扰能力强等优点，且与激光、红外引信相

比具 有 全 天 候 作 战 的 能 力，在 各 国 都 备 受

重视
［１］
。

毫米波调频引信的差频信号包含了目标的距

离和速度信息，目前主要有连续测距
［２３］
、谐波定

距
［４５］
以及多普勒包络提取

［６］３类方法。连续测
距类的方法主要集中在瞬时频率估计算法研究，

但是算法实时性往往无法满足实际工程需求，工

程实现有一定的难度；谐波定距与多普勒包络提

取方法需要对差频信号进行二次混频与滤波处

理，二次混频的参考信号频率与调制频率必须是

严格的倍数关系，对数字芯片中的直接数字频率

合成器（ＤｉｒｅｃｔＤｉｇｉｔａｌＳｙｎｔｈｅｓｉｚｅｒ，ＤＤＳ）要求较高，
而且滤波器的设计往往占用较多的系统资源，其

性能的优劣将影响目标信息的提取效果。

通过分析调频引信的差频信号可以得到，差

频信号含有高次谐波分量且其各次谐波频率、幅

度均受到多普勒信号的调制，且还有噪声等干

扰
［７］
。当引信工作在毫米波段时，目标尺寸大于

引信工作波长，此时调频引信产生的差频信号可

近似看作目标多个散射点回波差频信号的叠加，

频谱分量增多，距离信息的提取更加复杂
［８１１］
；实

际作战环境中，干扰机与引信为非合作目标，无法

准确测量弹目相对运动速度信息，因而速度信息

的提取有助于提高引信抗干扰性能。

针对毫米波调频引信差频信号中的距离速度

信息联合估计的问题，本文提出一种基于相对距

离评价函数优化的二维快速傅里叶变换（Ｆａｓｔ
ＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＦＦＴ）信号处理算法。首先通过
分析二维 ＦＦＴ算法实际测距测速精度与 ＦＦＴ点
数的关系，将选取合适点数提高精度问题等效优

化问题，采用相对距离评价函数优化方法进行求

解，得到 ＦＦＴ点数的最优解；然后对差频信号进
行采样，将采样得到的数据整理为二维数据矩阵

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202001024&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmVhaTIxdnd5ZDJLazRpK3lPbEd4QUo5az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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形式，利用优化后的二维 ＦＦＴ算法对数据矩阵进
行分析计算，最终提取相应的距离和速度信息；最

后验证了本文提出的算法能够同时提高实际测距

测速精度，而且优化后算法的实时性满足毫米波

调频引信的工程需求。

１　毫米波调频引信差频信号模型
毫米波调频引信的原理框图如图１所示。
假设引信采用三角波调制信号，此时发射信

号、回波信号以及差频信号的时频特性如图 ２所

示。图中：τ＝２（Ｒ－ｖｔ）ｃ
为目标回波产生的时延，

Ｒ为弹目距离，ｖ为径向相对速度，ｆ为频率，ｔ为
时间，ｆｃ为载频，Ｆｍ为单边频偏，Ｔｍ为调制周期，
ｆｂ，ｄｏｗｎ为下扫频段对应的差频频率，ｆｂ，ｕｐ为上扫频
段对应的差频频率，ｃ为光速。

图 １　毫米波调频引信原理框图

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｍｉｌｌｉｍｅｔｅｒｗａｖｅ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｅｄｆｕｚｅ

图 ２　发射信号、回波信号及差频信号时频特性

Ｆｉｇ．２　Ｔｉｍｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｅｍｉｓｓｉｏｎｓｉｇｎａｌ，

ｅｃｈｏｓｉｇｎａｌａｎｄｂｅａｔｓｉｇｎａｌ

差频信号表达式为

ｓｂ（ｔｎ）＝

Ａｘｃｏｓ（２πβｔ
２
ｎ－２πβτｔｎ－２π（ｆｃ＋

　　Ｆｍ）τ＋πβτ
２
）　　　　　 ０≤ｔｎ≤τ

Ａｘｃｏｓ（２πβτｔｎ－２π（ｆｃ＋Ｆｍ）τ－πβτ
２
）

　　　　　　　　　　　 τ≤ｔｎ≤Ｔｍ／２
Ａｘｃｏｓ（２πβｔ

２
ｎ－２πβτｔｎ－８πｔｎ＋２π（ｆｃ＋

　　Ｆｍ）τ＋πβτ
２
）

　　　　　　　　 Ｔｍ／２≤ｔｎ≤Ｔｍ／２＋τ
Ａｘｃｏｓ（２πβτｔｎ＋２π（ｆｃ－３Ｆｍ）τ－πβτ

２
）

　　　　　　　　　 Ｔｍ／２＋τ≤ｔｎ≤Ｔ



















ｍ

（１）

式中：Ａｘ为差频信号幅度；β＝
４Ｆｍ
Ｔｍ
为调制斜率；ｔｎ

为观测时刻。

由式（１）可知，一个周期内差频信号由 ２个单
频信号和２个调频信号组成，针对式（１）做傅里叶
变换，可得一个调制周期内差频信号频谱为

［１２］

Ｆｂ（ｆ，τ）＝Ａｘ∑
ｍ
（ｋ（ｍ，τ）＋

　　ａ（ｍ，τ））δ（２πｆ－２πｍｆｍ ±２πｆｄ） （２）
式中：ｋ（ｍ，τ）表示 ２个单频信号的傅里叶系数；
ａ（ｍ，τ）表示２个调频信号的傅里叶系数；ｍ为谐
波次数；ｆｍ为调制频率；ｆｄ为多普勒频率。在引信
应用中，由于每个周期内 ２个调频信号的持续时
间很短（τＴ），它们产生的频谱成分对后续信号
处理的贡献可忽略不计，因此，毫米波调频引信的

差频频谱主要考虑 ２个单频信号的频谱成分。
ｋ（ｍ，τ）的表达式为
ｋ（ｍ，τ）＝

　　

Ａｘ １－
２τ
Ｔ( ) {
ｍ

ｓｉｎ [ｃ（２πβτ－２πｍｆｍ (） Ｔｍ４－

　　

τ) ]２
＋ｓｉｎ [ｃ（２πβτ＋２πｍｆｍ (） Ｔｍ４－

τ) ] }２
ｃｏｓ（２πｆｃτ）

　　　　　　　　　　　　ｍ为偶数

Ａｘ １－
２τ
Ｔ( ) {
ｍ

ｓｉｎ [ｃ（２πβτ－２πｍｆｍ (） Ｔｍ４－
τ) ]２

－ｓｉｎ [ｃ（２πβτ＋２πｍｆｍ (） Ｔｍ４－
τ) ] }２

ｓｉｎ（２πｆｃτ）

　　　　　　　　　　　　ｍ



























为奇数

（３）
式中：ｆｃ为电磁波载频。

由式 （３）可知，ｍ 次谐波出现峰值时满

足ｍ＝
８ＦｍＲ
ｃ
。

２　基于相对距离评价函数优化的二
维 ＦＦＴ算法

２．１　二维 ＦＦＴ算法原理
二维 ＦＦＴ是一维 ＦＦＴ在二维的推广形式，现

广泛用于图像领域的处理，处理的数据为像素矩

阵
［１３］
，其表达式为

Ｆ（ｕ，ｖ）＝∑
Ｊ－１

ｘ＝０
∑
Ｋ－１

ｙ＝０
ｆ（ｘ，ｙ）ｅ－ｊ２π

ｕｘ
Ｊ＋
ｖｙ( )Ｋ （４）

１２２
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式中：ｆ（ｘ，ｙ）表示要处理的二维数据矩阵，矩阵维
度为 Ｊ×Ｋ，ｘ＝０，１，…，Ｊ－１，ｙ＝０，１…，Ｋ－１；
Ｆ（ｕ，ｖ）表示二维 ＦＦＴ的结果。

从式（４）中可以看出，它可以分解为 ２个一
维 ＦＦＴ，即

Ｆ（ｕ，ｖ）＝∑
Ｊ－１

ｘ＝
(

０
∑
Ｋ－１

ｙ＝０
ｆ（ｘ，ｙ）ｅ－ｊ２π

ｖｙ )Ｋ ｅ－ｊ２π
ｕｘ
Ｊ （５）

设

ｆ１（ｖ）＝∑
Ｋ－１

ｙ＝０
ｆ（ｘ，ｙ）ｅ－ｊ２π

ｖｙ
Ｋ （６）

则

Ｆ（ｕ，ｖ）＝∑
Ｊ－１

ｘ＝０
ｆ１（ｖ）ｅ

－ｊ２πｕｘＪ （７）

　　基于二维 ＦＦＴ算法的距离速度信息提取方
法原理示意图如图３所示。图３中：Ａｍｐ为幅度，
Ｎ为距离维 ＦＦＴ点数。

差频信号首先经 ＡＤＣ采样，采样频率为 ｆｓ，
将采样后的离散信号做一次 Ｎ点 ＦＦＴ，得到 Ｎ×１
的频谱向量；积累 Ｍ次 Ｎ点 ＦＦＴ后，得到 Ｍ×Ｎ
的二维频谱矩阵，再对二维矩阵按列做 Ｍ 点

ＦＦＴ，此时的采样频率为
ｆｓ
Ｎ
。经过二维 ＦＦＴ处理

后，通过峰值点检测找到相应的频率测量值ｆ^ｍ和

多普勒频率测量值ｆ^ｄ，则目标的距离与速度为

Ｒ＝
ｃＴｍ（ｆ^ｍ ±ｆ^ｄ）
８Ｆｍ

（８）

ｖ＝
λｆ^ｄ
２

（９）

式中：λ为电磁波波长。由于所采用的三角波调
制信号分上下扫频周期，因此当找到 ｆ^ｍ 时，应当
读取相应的采样点数 Ｎｍ，计算此时的采样时刻
Ｎｍ
ｆｓ
，如果０≤

Ｎｍ
ｆｓ
≤
Ｔｍ
２
，则式（８）取“＋”号；如果

Ｔｍ
２≤

Ｎｍ
ｆｓ
≤Ｔｍ，则式（８）取“－”号。

图 ３　二维 ＦＦＴ算法提取信息方法原理示意图

Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｒｉｎｃｉｐｌｅｆｏｒｅｘｔｒａｃｔｉｎｇｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

２．２　测距精度
由差频信号的频谱可知，出现峰值处的 ｍ次

谐波对应的主瓣宽度为
１
４Ｆｍ
，理论测距精度为

ΔＲＴ＝
ｃ
８Ｆｍ
，与调制频偏成反比，如图４所示。

由图４可知，理论测距精度随着调制频偏的
增大而提高。然而对于调频引信而言，由于体积

和成本的限制，通过增大调制频偏来提高理论测

距精度的方法在工程上难以实现，因此当调制频

偏一定时，引信的理论测距精度为固定值，与其他

因素无关。

实际测量中，测距精度与距离维 ＦＦＴ算法中

的频率分辨率有关，即频率分辨率 Δｆｍ ＝
ｆｓ
Ｎ
，当

ｆｓ
Ｎ≥
ｆｄ时，多普勒频率对测距精度影响可以忽略，

此时实际测距精度 ΔＲ＝
ｃＴｍｆｓ
８ＦｍＮ

。假设 ｆｓ＝５ＭＨｚ，

Ｔｍ ＝１０μｓ，则实际测距精度与距离维 ＦＦＴ点数 Ｎ
关系如图５所示。

图 ４　理论测距精度与调制频偏的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒａｎｇｉｎｇ

ａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｆｓｅｔ

图 ５　实际测距精度与距离维 ＦＦＴ点数的关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｒａｃｔｉｃａｌｒａｎｇｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙａｎｄ

ｄｉｓｔａｎｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴｐｏｉｎｔｎｕｍｂｅｒ

２２２
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从图５中可看出，当调制频偏一定时，实际测
距精度与距离维 ＦＦＴ点数成反比，当 ＦＦＴ点数较
少时，实际测距精度较低；随着 ＦＦＴ点数增加，实
际测距精度提高，但是当 ＦＦＴ点数继续增加时，
实际测距精度变化不大，这是因为当 ＦＦＴ点数无
限增加时，实际测距精度 ΔＲ逐渐逼近理论测距
精度 ΔＲＴ，而 ΔＲＴ与 ＦＦＴ点数无关，只与调制频
偏有关，因此选取合适的距离维 ＦＦＴ点数 Ｎ对提
高实际测距精度十分重要。

２．３　测速精度
由三角波线性调频信号的模糊函数可知，信

号的多普勒分辨力为
１
ＬＴｍ
，则理论测速精度 ΔｖＴ＝

λ
２ＬＴｍ

，其中 Ｌ为采样时长内调制周期的个数，如

图６所示，可以看出，随着调制周期数 Ｌ越大，理
论测速精度越高。

图 ６　理论测速精度与调制周期数的关系

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｎｕｍｂｅｒｏｆｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｐｅｒｉｏｄｓ

实际测量中，由二维 ＦＦＴ算法对速度的提取
主要是二维矩阵中的列向量 ＦＦＴ变换，这一过程

可看作以
ｆｓ
Ｎ
为采样频率，对距离维 ＦＦＴ的结果进

行采样，然后做 Ｍ点 ＦＦＴ，根据奈奎斯特采样定

理，为保证准确提取速度信息，
ｆｓ
Ｎ≥

２ｆｄ，此时的频

率分辨率 Δｆｄ＝
ｆｓ
ＮＭ
，实际测速精度为 Δｖ＝

λΔｆｄ
２
＝

λｆｓ
２ＮＭ

。假设 λ＝０．０１２５ｍ，ｆｓ＝５ＭＨｚ，目标径向相

对运动速度 ｖ＝３００ｍ／ｓ，则实际测速精度与距离
维 ＦＦＴ点数 Ｎ、速度维 ＦＦＴ点数 Ｍ的关系分别如
图７、图８所示。

由图７和图 ８可以看出，实际测速精度与距
离维 ＦＦＴ点数 Ｎ、速度维 ＦＦＴ点数 Ｍ均成反比关

图 ７　实际测速精度与距离维 ＦＦＴ点数的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｒａｃｔｉｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ＦＦＴｐｏｉｎｔｎｕｍｂｅｒ

图 ８　实际测速精度与速度维 ＦＦＴ点数的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｒａｃｔｉｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ＦＦＴｐｏｉｎｔｎｕｍｂｅｒ

系，当某一维点数一定时，随着另一维点数的增加，

实际测速精度逐渐提高，但是当点数继续增加时，

实际测速精度变化不大，且过多的点数会增加二维

矩阵的维度，直接影响数据的存储空间和计算量。

实际测速精度与 Ｎ、Ｍ的联合关系如图９所示。
由上述分析可知，对差频信号进行二维 ＦＦＴ

处理时，距离维 ＦＦＴ点数 Ｎ与速度维 ＦＦＴ点数 Ｍ
的选择直接影响实际测距精度 ΔＲ与实际测速精
度 Δｖ，如何选取 Ｎ、Ｍ使得 ΔＲ、Δｖ同时达到最优
成为算法实现的关键问题。由 ΔＲ、Δｖ表达式可

知，定义 ｋ１ ＝
ｃＴｍｆｓ
８Ｆｍ

，ｘ１ ＝Ｎ，ｋ２ ＝
λｆｓ
２
，ｘ２ ＝Ｍ，则

ΔＲ＝ｋ１
１
ｘ１
，Δｖ＝ｋ２

１
ｘ１ｘ２
，由于 ｋ１、ｋ２与 ｘ１、ｘ２无关，

因此优化问题中的目标函数可定义为 ｆ１（ｘ１，ｘ２）＝
１
ｘ１
＋０· １

ｘ２
，ｆ２（ｘ１，ｘ２）＝

１
ｘ１ｘ２
。考虑如下的优化

问题：

３２２
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图 ９　实际测速精度与距离维和速度维 ＦＦＴ

点数的联合关系

Ｆｉｇ．９　Ｊｏｉｎｔｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｐｒａｃｔｉｃａｌｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｎｄ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴｐｏｉｎｔｎｕｍｂｅｒ

ｍｉｎ ｆ１（ｘ１，ｘ２）

ｍｉｎ ｆ２（ｘ１，ｘ２{ ）
（１０）

ｓ．ｔ　

ｆ１（ｘ１，ｘ２）＞
ｂ１
ｋ１

ｆ２（ｘ１，ｘ２）＞ｍａｘ １Ｌ
，
ｂ２
ｋ( )
２

ｘ１≥１

ｘ２≥















１

（１１）

式中：ｂ１＝ΔＲＴ＝
ｃ
８Ｆｍ
；ｂ２＝ΔｖＴ＝

λ
２ＬＴｍ

。

２．４　基于相对距离评价函数的优化算法
针对２．３节的优化问题，本文提出一种基于

相对距离评价函数的优化算法。首先判断约束条

件（１１）中１
Ｌ
与
ｂ２
ｋ２
的大小，然后选择两者中的最大

值作为第２个目标函数的约束条件；其次在约束
条件下求解 ２个单目标优化问题，即 ｍｉｎｆｉ（ｘ１，

ｘ２），ｉ＝１，２，得到 ２个值域最优解 ｆ

ｉ，ｉ＝１，２，则

ｆ ＝（ｆ１，ｆ

２）为整个优化问题值域中的一个理想

点，一般很难达到，于是可以构造一个基于相对距

离的评价函数来寻找距离 ｆ最近的 ｆ作为近似
值，评价函数为

φ（ｆ（ｘ１，ｘ２））＝

　　
（ｆ１（ｘ１，ｘ２）－ｆ


１）

２＋（ｆ２（ｘ１，ｘ２）－ｆ

２）槡

２

ｆ１ －
ｋ１
ｂ( )
１

ｆ２ －ｍｉｎＬ，
ｋ２
ｂ( )( )
２

（１２）
然后在约束条件下求 φ（ｆ（ｘ１，ｘ２））的极小

值，即

ｍｉｎφ（ｆ（ｘ１，ｘ２）） （１３）

然后将该极小值对应的定义域 ｘ ＝（ｘ１，

ｘ２）为整个优化问题的最优解。当求出最优解

后，经过优化的实际测距精度为 ΔＲ ＝ｋ１
１
ｘ１
，实

际测速精度为 Δｖ ＝ｋ２
１
ｘ１ｘ


２

。算法流程图如

图１０所示。

图 １０　基于相对距离评价函数的优化算法流程图

Ｆｉｇ．１０　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎ

ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ

３　仿真与讨论
３．１　优化算法的仿真讨论

为验证基于相对距离评价函数的优化算法在

优化求解二维 ＦＦＴ点数、提高二维 ＦＦＴ测距测速
精度方面的可行性，本文进行了蒙特卡罗实验，实

验次数 Ｋ′＝１００，以实验结果的均方根误差
（ＲＭＳＥ）作为评价算法的性能，表达式为

ＲＭＳＥ＝ １
Ｋ′ ｘ１ －

ｋ１
ｂ( )
１

２

＋ ｘ２ －ｍｉｎＬ，
ｋ２
ｂ( )[ ]
２

{ }槡

２

（１４）
具体参数为：工作载频 ｆｃ＝２４ＧＨｚ，相应的波

长 λ＝０．０１２５ｍ，三角波调制周期 Ｔｍ ＝１０μｓ，调
制频偏 Ｆｍ ＝±１００ＭＨｚ，径向相对运动速度为 ｖ＝

３００ｍ／ｓ，理论测距精度 ｂ１＝ΔＲＴ＝
ｃ
８Ｆｍ

＝０．３７５ｍ，

调制周期数 Ｌ＝
ｂ１
ｖＴｍ
＝１２５，理论测速精度为 ｂ２＝

ΔｖＴ＝
λ
２ＬＴｍ

＝５ｍ／ｓ。ＡＤＣ采样频率 ｆｓ＝５ＭＨｚ，系

数 ｋ１＝
ｃＴｍｆｓ
８Ｆｍ

＝１８．７５ｍ，ｋ２＝
λｆｓ
２
＝３．１２５×１０４ｍ／ｓ。

４２２
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从图１１中可以看出，本文算法在给定参数条件下
得到一个最优解，考虑到实际二维 ＦＦＴ点数均为
正整数，最优解为 Ｎ＝４９，Ｍ＝１２３，其对应的实际

测距精度为 ΔＲ＝
ｃＴｍｆｓ
８ＦｍＮ

＝０．３８３ｍ，实际测速精度

为 Δｖ＝
λｆｓ
２ＮＭ

＝５．１８ｍ／ｓ。

图１２比较了传统理想点法［１４］
与本文算法之

间的优化性能，可以看出，随着采样时长内调制周

期数 Ｌ的增加，本文算法优化性能更好，ＲＭＳＥ值
更接近于０，即通过最优解求出的实际测距测速
精度更接近理论值。

差频信号经过每一次 Ｎ点 ＦＦＴ处理，信噪比
的增益为１０ｌｇＮ（单位：ｄＢ），因此二维 ＦＦＴ处理
对差频信号产生的信噪比增益为 １０ｌｇ（ＭＮ）（单
位：ｄＢ），关系如图１３所示。由图中可看出，随着
点数 Ｎ、Ｍ的增加，信噪比增益逐渐增大，二维
ＦＦＴ能有效提高差频信号的信噪比增益。

图 １１　基于相对距离评价函数的最优解

Ｆｉｇ．１１　Ｏｐｔｉｍａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｒｅｌａｔｉｖｅ

ｄｉｓｔａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 １２　传统理想点法与本文算法的优化性能比较

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｉｄｅａｌｐｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 １３　信噪比增益与距离维和速度维 ＦＦＴ

点数的联合关系

Ｆｉｇ．１３　Ｊｏｉｎｔｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅ

ｒａｔｉｏｇａｉｎａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｎｄ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴｐｏｉｎｔｎｕｍｂｅｒ

３．２　优化后二维 ＦＦＴ算法仿真讨论
为验证经过优化处理后二维 ＦＦＴ算法估计

毫米波调频引信距离速度信息的正确性与可行

性，本文将联合采用 ＭＡＴＬＡＢ软件与 ＦＰＧＡ硬件
平台对调频引信的差频信号进行建模仿真。首

先，使用 ＭＡＴＬＡＢ中的 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立点目标下毫
米波调频引信差频信号模型，如图１４所示。

具体参数与 ３．１节仿真参数一致，经过优化
后的距离维 ＦＦＴ点数 Ｎ＝４９，速度维 ＦＦＴ点数

Ｍ＝１２３，实际测距精度 ΔＲ＝
ｃＴｍｆｓ
８ＦｍＮ

＝０．３８３ｍ，实

际测速精度为 Δｖ＝
λｆｓ
２ＮＭ

＝５．１８ｍ／ｓ。在信噪比为

１０ｄＢ的输入下，差频信号的时域波形如图 １５
所示。

将 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ仿真产生的差频信号送入 ＭＡＴ
ＬＡＢ工作空间，对其进行二维 ＦＦＴ算法处理，分
别得到距离维 ＦＦＴ频谱图、速度维 ＦＦＴ频谱图，
如图１６、图１７所示。

图 １６中的峰值出现在 ８次谐波位置 处
（８００ｋＨｚ），对应的距离为３ｍ，符合参数设定值；

图 １４　点目标下毫米波调频引信差频信号 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型

Ｆｉｇ．１４　Ｓｉｍｕｌｉｎｋｍｏｄｅｌｏｆｂｅａｔｓｉｇｎａｌｏｆｍｉｌｌｉｍｅｔｅｒｗａｖｅ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｅｄｆｕｚｅｕｎｄｅｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｐｏｉｎｔｔａｒｇｅｔ

５２２
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图 １５　差频信号的时域仿真波形

Ｆｉｇ．１５　Ｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｂｅａｔｓｉｇｎａｌ

图 １６　距离维 ＦＦＴ频谱图

Ｆｉｇ．１６　ＲａｎｇｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍ

图 １７　速度维 ＦＦＴ频谱图

Ｆｉｇ．１７　ＶｅｌｏｃｉｔｙｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴｓｐｅｃｔｒｏｇｒａｍ

谱线间隔为１０２ｋＨｚ，与最优解Ｎ＝４９对应的距离

差频频率分辨率
ｆｓ
Ｎ
＝５ＭＨｚ
４９

＝１０２ｋＨｚ结果一致。

图１７中的峰值出现在位置 ４７．６６ｋＨｚ处，对
应的速度为 ｖ＝２９７．８ｍ／ｓ，考虑到实际测速精度
为５．１８ｍ／ｓ，在误差范围内符合参数设定值；谱线
间隔为０．８３ｋＨｚ，与最优解 Ｎ＝４９，Ｍ＝１２３对应

的多普勒频率分辨率
ｆｓ
ＭＮ
＝５ＭＨｚ
１２３×４９

＝０．８３ｋＨｚ结

果一致。

由以上仿真分析可看出，毫米波调频引信的

目标距离速度信息可以利用优化后的二维 ＦＦＴ
算法直接提取，不用经过二次混频和多普勒滤波

即可获得相应信息。

３．３　算法复杂度分析
优化处理算法由于在引信参数设定后可离线

处理，因此不占用实时硬件处理资源；优化后的二

维 ＦＦＴ算法复杂度主要来自于二维数据的存储
与２次 ＦＦＴ的计算［１５］

。假设二维数据存储位数

为１６位，计算过程中需要存储 Ｍ组距离维 Ｎ点
ＦＦＴ的结果和 Ｎ组速度维 Ｍ点 ＦＦＴ的结果，则存
储空间的大小为２×１６×Ｍ×Ｎ；距离维 ＦＦＴ的复
杂度为 Ｏ（ＭＮｌｏｇ２Ｎ），速度维 ＦＦＴ的复杂度为
Ｏ（ＮＭｌｏｇ２Ｍ），总 复 杂 度 为 Ｏ（ＭＮｌｏｇ２Ｎ ＋
ＮＭｌｏｇ２Ｍ）。

表１从采样点数、算法复杂度、测距精度和测
速精度 ４个方面对比了优化前后二维 ＦＦＴ信号
处理算法仿真测试结果。

从表１中可以看出，在距离分辨率和速度分
辨率一定的情况下，本文提出的优化二维 ＦＦＴ算
法能够减少采样点数，降低算法复杂度，适合硬件

实时计算；换言之，相同采样点数的前提下本文算

法可以同时提高测距测速精度。

为了进一步验证本文算法的实时性，采用

ＦＰＧＡ硬件平台进行检验。本文采用的 ＦＰＧＡ芯
片为 Ｓｐａｒｔａｎ６系列中的 ＸＣ６ＳＬＸ１６，其时钟频率
为５０ＭＨｚ［１６］。本文采用ＶｅｒｉｌｏｇＨＤＬ硬件描述语
言编写二维 ＦＦＴ算法，整个过程中占用的资源量
如图１８所示，功能仿真后的时序图如图１９所示。

由图 １８可以看出，本次计算使用了 １３个
ＤＳＰ４８Ａ１ｓ单元，其中每个单元包含一个乘法器，
一个加法器和一个累加器，占总量的 ４０％；使用
了一个ＢｌｏｃｋＲＡＭ存储单元，占总存储空间的

表 １　优化前后仿真测试结果对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ

ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

参数 优化前 优化后

采样点数 Ｎ＝６４，Ｍ＝２５６ Ｎ＝４９，Ｍ＝１２３

算法复杂度 ２．２×１０５ ７．６×１０４

测距精度／ｍ ０．３８３ ０．３８３

测速精度／（ｍ·ｓ－１） ５．１８ ５．１８

图 １８　算法实现所用 ＦＰＧＡ资源

Ｆｉｇ．１８　ＦＰＧＡｒｅｓｏｕｒｃｅｕｓｅｄｆｏｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ

６２２
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３％，满足实际需求。
由图 １９中可以看出，二维 ＦＦＴ算法可以在

ＦＰＧＡ芯片上实现，其中距离维 ＦＦＴ频谱峰值处对
应的频率值分别为８０５、９０３ｋＨｚ，速度维 ＦＦＴ频谱
峰值处对应的频率值为 ４９ｋＨｚ，与 ＭＡＴＬＡＢ仿真
结果有所差异，这主要是由于数据处理过程中需

要对定点数进行截位操作，从而引入一定的误差。

且每次计算时长为 ｔａｔｅｎｃｙ＋ＭＮＴｃｌｋ，其中 Ｔｃｌｋ为时
钟周期，ｔａｔｅｎｃｙ为距离维 ＦＦＴＩＰ核的延时，其延
时与距离维 ＦＦＴ点数关系如表２所示。

由于采用基２ＦＦＴ，因此距离维 ＦＦＴ处理时
进行了补零，将 ４９点采样数据补零至 ６４点数据
后再做距离维 ＦＦＴ处理，延时 ｌａｔｅｎｃｙ１＝２６９Ｔｃｌｋ。
因此 二 维 ＦＦＴ算 法 执 行 一 次 的 总 时 长 为
１６２．８２μｓ，对应引信的移动距离约为 ０．０４９ｍ，再

加上采样引起的距离延迟为
ｖ
ｆｓ
＝６０μｍ，则一次二

维 ＦＦＴ处理引起的距离延迟为 ０．０４９０６ｍ，与实
际测距精度０．３８３ｍ相比很小，可忽略其对信息
提取精度的影响，满足引信实时性需求。

图 １９　算法功能仿真时序图

Ｆｉｇ．１９　Ｓｅｑｕｅｎｃｅｃｈａｒｔｏｆａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｕｎｃｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

表２　距离维 ＦＦＴＩＰ核延时与 ＦＦＴ点数的关系

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｉｓｔａｎｃｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ＦＦＴＩＰｃｏｒｅｄｅｌａｙａｎｄｎｕｍｂｅｒｏｆＦＦＴｐｏｉｎｔｓ

距离维 ＩＰ核延时 距离维 ＦＦＴ点数

５６Ｔｃｌｋ ８

２６９Ｔｃｌｋ ６４

８６０Ｔｃｌｋ ２５６

４　结　论

１）本文通过理论分析与仿真实验，验证了基
于相对距离评价函数优化的二维 ＦＦＴ算法可以
用于同时提取毫米波调频引信的距离速度信息，

在实际提取过程中，需要考虑测量精度与实时性

这２个因素，根据本文算法进行优化，然后再对差
频信号进行二维 ＦＦＴ处理，可以在测距精度与测
速精度同时达到最优的条件下提取信息。

２）本文算法同时提高了实际测距测速精度，
由于采用离线处理，不占用硬件资源，降低了信号

处理单元中数字系统处理的复杂度。

３）本文算法的实时性满足实际引信的工程
需求，因此选用合适的 ＦＰＧＡ芯片和外围配置电
路可以实现毫米波调频引信的信号处理要求，能

够在复杂的环境下提取目标信息。
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ＬＩＸ．Ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｈａｒｍｏｎｉｃｃｏｍｐａｒｉｎｇｆｒｅ

ｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｅｄｄｏｐｐｌｅｒｆｕｚｅ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９：７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］赵惠昌．无线电引信设计原理与方法［Ｍ］．北京：国防工业

出版社，２０１２：５６５７．

ＺＨＡＯＨＣ．Ｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｓａｎｄｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｏｆｒａｄｉｏｆｕｚｅ［Ｍ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１２：５６５７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［８］ＲＡＬＰＨＤＫ．Ａｎｏｔｅｏｎｔｈｅｔｈｅｏｒｙｏｆｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｆｒｏｍａｎｉｒｒｅｇｕ

ｌａｒｓｕｒｆａｃｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｎｔｅｎｎａａｎｄＰｒｏｐａｇａ

ｔｉｏｎ，１９６６，１４（１）：７７８２．

［９］ＤＯＮＡＬＤＥＢ．Ｒｏｕｇｈｓｕｒｆａｃｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｐｅｃｕｌａｒ

ｐｏｉｎｔｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｎｔｅｎｎａａｎｄＰｒｏｐａｇａ

ｔｉｏｎ，１９６８，１６（４）：４４９４５４．

［１０］ＥＤＩＳＯＮＡＲ，ＭＯＯＲＥＲＫ，ＷＡＲＮＥＲＢＤ．Ｒａｄａｒｔｅｒｒａｉｎｒｅ

ｔｕｒｎｍｅａｓｕｒｅｄａｔｎｅａｒｖｅｒｔｉｃａｌｉｎｃｉｄｅｎｃｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＡｎｔｅｎｎａａｎｄＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，１９６０，８（３）：２４６２５４．

［１１］ＭＯＯＲＥＲＫ．Ｓｐｅｃｕｌａｒｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｄｓｃａｔｔｅｒｆｏｒａｓａｔｅｌｌｉｔｅａｌ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

ｔｉｍｅｔｅｒ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，１９７７，１３（５）：５４４５４６．

［１２］孔志杰，郝新红，栗苹，等．调频引信谐波时序检测抗干扰方

法及实现［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：

５４９５５５．

ＫＯＮＧＺＪ，ＨＡＯＸＨ，ＬＩＰ，ｅｔａｌ．Ｈａｒｍｏｎｉｃｔｉｍｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｔｉｊａｍｍｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄｉｔｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｆｏｒＦＭ

ｆｕｚｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：５４９５５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］李硕，王茜倩．基于 ＦＰＧＡ的二维 ＦＦＴ实现［Ｊ］．信号处理，

２０１２，２８（１２Ａ）：７３７７．

ＬＩＳ，ＷＡＮＧ Ｘ Ｑ．ＩｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴ

ｂａｓｅｄｏｎＦＰＧＡ［Ｊ］．ＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１２，２８（１２Ａ）：７３７７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］杨伍梅，刘陶文．基于 ＭＡＴＬＡＢ的多目标规划问题的理想

点法求解［Ｊ］．湖南城市学院学报，２０１７，２６（４）：６０６３．

ＹＡＮＧＷ Ｍ，ＬＩＵＴＷ．Ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｒａｄｉｏｆｕｚｅ

ｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｒａｐｕｌｓｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｕ

ｎａｎＣｉｔｙＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１７，２６（４）：６０６３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］王月鹏，赵国庆．二维 ＦＦＴ算法在 ＬＦＭＣＷ雷达信号处理中

的应用及其性能分析［Ｊ］．电子科技，２００５（５）：２５２８．

ＷＡＮＧＹＰ，ＺＨＡＯＧＱ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｉｎＬＦＭＣＷｒａｄａｒｓｉｇｎａｌｐｒｏ

ｃｅｓｓｉｎｇ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００５（５）：２５

２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］Ｘｉｌｉｎｘ．Ｓｐａｒｔａｎ６．Ｆａｍｉｌｙｏｖｅｒｖｉｅｗ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１１１０２６）

［２０１９０５０１］．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｘｉｌｉｎｘ．ｃｏｍ／ｓｕｐｐｏｒｔ／ｄｏｃｕｍｅｎｔａ

ｔｉｏｎ／ｄａｔａ＿ｓｈｅｅｔｓ／ｄｓ１６０．ｐｄｆ．

　作者简介：

　郭晨曦　男，硕士研究生。主要研究方向：引信信号处理技术。

郝新红　女，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：中近

程探测及控制技术、引信抗干扰技术。

栗苹　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：信息感知

与对抗、智能探测与控制技术。

李国林　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：信息感

知与对抗。

贾瑞丽　女，高级工程师。主要研究方向：信息感知与对抗。

ＯｐｔｉｍｉｚｅｄｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｍｉｌｌｉｍｅｔｅｒｗａｖｅＦＭｆｕｚｅ

ＧＵＯＣｈｅｎｘｉ，ＨＡＯＸｉｎｈｏｎｇ，ＬＩＰｉｎｇ，ＬＩＧｕｏｌｉｎ，ＪＩＡＲｕｉｌｉ

（ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌＤｙｎａｍｉｃＣｏｎｔｒｏｌＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ａｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆａｓｔＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍ（ＦＦＴ）ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ｂａｓｅｄｏｎｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｔｈｅｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｔａｒｇｅｔｒａｎｇｅ
ａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｍｉｌｌｉｍｅｔｅｒｗａｖｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｅｄｆｕｚｅ．Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙ
ｏｆｔｈｅａｃｔｕａｌｒａｎｇｉｎｇａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆＦＦＴｐｏｉｎｔｓｉｓａｎａｌｙｚｅｄｆｉｒｓｔ．Ｔｈｅｎａｎｏｐｔｉｍｉ
ｚａｔｉｏｎｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｓｓｏｌｖｅｄｂｙｕｔｉｌｉｚｉｎｇｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｅｖａｌ
ｕａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ．ＡｆｔｅｒｏｂｔａｉｎｉｎｇｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆＦＦＴｐｏｉｎｔｓ，ｔｈｅｂｅａｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｉｇｎａｌｉｓ
ｓａｍｐｌｅｄｉｎｔｏｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄａｔａｍａｔｒｉｘ．ＴｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇＦＦＴｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｒｏｗｓａｎｄｃｏｌｕｍｎｓｏｆ
ｔｈｅｍａｔｒｉｘｉｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｔａｒｇｅｔｒａｎｇｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓｅｓｔｉｍａｔｅｄｂｙｅｘｔｒａｃ
ｔｉｎｇｔｈｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｏｆｔｈｅｐｅａｋｐｏｉｎｔｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅａｃｔｕａｌｒａｎｇｉｎｇａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ
ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦＦＴａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｍｅｅｔｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｅｘｔｒａｃｔｔｈｅｔａｒｇｅｔｒａｎｇｅ
ａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｍｉｌｌｉｍｅｔｅｒｗａｖｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｅｄｆｕｚｅｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｉｌｌｉｍｅｔｅｒｗａｖｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｅｄｆｕｚｅ；ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ；ｔｗｏｄｉｍｅｎ
ｓｉｏｎａｌＦＦＴ；ｒａｎｇｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７２８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８１６１０：５２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８１６．１０２３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７１４１４）；ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４０６１９０１０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈａｏｘｉｎｈｏｎｇ＠ｂｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊａｎｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１

　收稿日期：２０１８１０２９；录用日期：２０１９０２１６；网络出版时间：２０１９０２２２１３：５０
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ＣＦＲＰ超声振动套磨钻孔高效排屑机理和实验
李哲１，王新１，张毅１，侯博１，张德远２，

（１．航天材料及工艺研究所，北京 １０００７６；　２．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对碳纤维增强复合材料（ＣＦＲＰ）在普通套磨钻孔（ＣＣＤ）过程中，切屑粉尘
粘刀和料芯堵刀导致的排屑效果较差而影响套磨加工效率和加工质量的问题，采用超声振动

套磨钻孔（ＵＶＣＤ）新技术进行了 ＣＦＲＰ高效套磨钻孔的基础理论和实验研究。从理论上分析
了 ＣＦＲＰ超声振动套磨钻孔原理和高效排屑机理，同时结合所设计的超声振动气钻和车床平
台实验验证了 ＣＦＲＰ超声振动套磨钻孔的高效排屑钻孔效果。结果表明：相比于 ＣＦＲＰ普通
套磨钻孔，超声振动套磨钻孔极大提高了切屑粉尘和料芯的排屑效果，有效防止了切屑粉尘粘

刀和料芯堵刀现象，明显降低了 １２％ ～２０％的钻削力、１６％ ～２４％的切削温度和 ３３％ ～３９％
的孔表面粗糙度，明显改善了 ＣＦＲＰ孔加工质量并且延长了套磨刀具使用寿命。

关　键　词：碳纤维增强复合材料（ＣＦＲＰ）；金刚石套磨刀具；超声振动套磨钻孔
（ＵＶＣＤ）；高效排屑；加工质量

中图分类号：Ｖ１９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０１０２２９１２

　　碳纤维增强复合材料（ＣａｒｂｏｎＦｉｂｅｒＲｅｉｎ
ｆｏｒｃｅｄＰｌａｓｔｉｃｓ，ＣＦＲＰ）由于具有比重轻、比强度
高、比模量大以及良好的抗疲劳性能等优点而被

广泛应用于航空航天领域，如波音 ７８７客机的
ＣＦＲＰ使用量达到 ５０％、Ｆ２２和 Ｆ３５战斗机的
ＣＦＲＰ使用量分别达到 ２５％和 ３５％［１５］

。在航空

航天领域，在 ＣＦＲＰ零部件的使用过程，需先加工
出大量的 ＣＦＲＰ装配孔以便于采用铆钉或螺栓进
行装配连接

［６］
。然而，ＣＦＲＰ的脆性大、强度高、

弹性模量大、碳纤维硬度高、层间结合强度低、力

学性能各向异性、导热性能差等特点，导致其加工

条件较为苛刻，是一种典型的难加工材料
［７９］
。

传统的钻头加工 ＣＦＲＰ孔时，由于轴向钻削力较
大而容易产生 ＣＦＲＰ孔分层、撕裂、毛刺等加工缺
陷，并且随着钻头直径的增大而加剧 ＣＦＲＰ钻孔
缺陷，加工质量难以保证、大径 ＣＦＲＰ孔加工效率
较低，影响 ＣＦＲＰ孔结构件装配的连接强度、抗疲

劳性能和生产效率，同时由于钻孔的粉尘切屑较

多而极大影响加工环境
［８１２］
。因此，ＣＦＲＰ孔高质

量、高效率、低成本的加工，一直是国内外学者研

究的热点和难点之一。

近年来，国内外一些学者采用金刚石套磨刀

具（以下简称为套刀）进行了 ＣＦＲＰ普通套磨钻孔
（ＣｏｍｍｏｎＣｏｒｅＤｒｉｌｌｉｎｇ，ＣＣＤ）（以下简称为普通套
磨）工艺研究，研究表明，相比 ＣＦＲＰ传统钻头钻
孔，套刀钻孔能够明显降低轴向钻削力、降低

ＣＦＲＰ孔加工缺陷、减少粉尘切屑的产生、提升
ＣＦＲＰ孔加工效率［１３１５］

。然而，ＣＦＲＰ普通套磨过
程，存在切屑粉尘和料芯的排屑效果较差问题，容

易出现套刀的粘屑与堵屑问题，极大地影响套磨

钻孔质量、套刀切削性能和使用寿命
［１６１８］

。

为有效改善套刀套磨 ＣＦＲＰ孔加工过程的排
屑问题，国内外一些学者结合超声振动加工技术，

在超声加工机床和气液冷却辅助系统下进行了

qwqw
新建图章
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ＣＦＲＰ超声振动套磨钻孔 （ＵｌｔｒａｓｏｎｉｃＶｉｂｒａｔｉｏｎ
ＣｏｒｅＤｒｉｌｌｉｎｇ，ＵＶＣＤ）（以下简称为超声振动套磨）
研究，切削粉尘较少，获得了较好的料芯排屑效

果、也明显提高了 ＣＦＲＰ孔加工质量［１９２１］
。但是，

在无冷却干切条件下的 ＣＦＲＰ超声振动套磨研究
较少，而且超声振动套磨的排屑机理仍然不清楚。

本文，针对无冷却干切条件下的 ＣＦＲＰ超声
振动套磨高效排屑钻孔工艺，进行了基础理论和

实验方面的研究，并且分析了超声振动套磨的高

效排屑机理，为无冷却下 ＣＦＲＰ孔高质高效低成
本加工提供了技术方法和指导依据。

１　超声振动套磨原理、运动及特性
１．１　原理及运动

图１是 ＣＦＲＰ超声振动套磨原理示意图，可
以看出，套刀由端面磨粒构成的主切削刃和内外

壁磨粒构成的副切削刃组成，超声振动套磨过程

套刀切削刃上选取点的运动轨迹由套刀自转、套

刀沿着轴向或纵向（ｚ向）相对于工件的进给运动
和高频小振幅的超声波振动复合而成，并且为周

期性接触分离的脉冲式动态切削；超声振动套磨
过程套刀侧面副切削刃为垂直方向，套刀的副切

削刃将加工出最终孔径且为垂直圆孔，超声振动

套磨过程轴向（ｘ向）进给为动态切削、径向（ｙ
向）为稳定切削。图中：Ａ为超声振幅，μｍ；Ｆ为
超声振动频率，Ｈｚ；ｔ为时间，ｓ。

图２是 ＣＦＲＰ超声振动套磨过程单颗磨粒切
削刃任一选取点（即刀齿）的运动轨迹示意图。

图中：ｎ为转速，ｒ／ｍｉｎ；θ为旋转角度，ｒａｄ；ｆ为每
转进给量，ｍｍ／ｒ；Ｖｆ为套刀相对于工件的轴向进
给速度，ｍｍ／ｓ；ＶＦ为超声振动激励产生的轴向进
给速度，ｍｍ／ｓ，且 ＶＦ ＝ｄ［Ａｓｉｎ（２πＦｔ）］／ｄｔ＝
２πＡＦｃｏｓ（２πＦｔ）；Ｖｃ为周向或切向的切削速度，
ｍｍ／ｓ；Ｖｅ为每个刀齿的合速度，ｍｍ／ｓ。

根据图 １和图 ２可知，超声振动套磨的单颗
磨粒切削刃上任一选取点相对于工件的运动轨

图 １　ＣＦＲＰ超声振动套磨原理示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＵＶＣＤｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＣＦＲＰ

图 ２　ＵＶＣＤ过程套刀单颗磨粒运动轨迹示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｓｉｎｇｌｅｇｒａｉｎｏｎ

ｄｉａｍｏｎｄｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎＵＶＣＤｐｒｏｃｅｓｓ

迹为一条带有正弦波振动的三维螺旋曲线，运动

轨迹方程可表达为

Ｘ（ｔ）＝Ｒｃｏｓ（ωｔ）＝Ｒｃｏｓｎπ
３０( )ｔ

Ｙ（ｔ）＝Ｒｓｉｎ（ωｔ）＝Ｒｓｉｎｎπ
３０( )ｔ

Ｚ（ｔ）＝Ｖｆｔ＋Ａｓｉｎ（２πＦｔ）＝

　　ｆｎ
６０
ｔ＋Ａｓｉｎ（２πＦｔ













 ）

（１）

式中：Ｒ为套刀单颗磨粒切削刃选取点到刀具轴
线的距离，ｍｍ；ω为旋转角速度，ｒａｄ／ｓ，且 ωｔ＝θ，

即 ω＝２πｎ６０
＝ｎπ
３０
。

同时，根据图１和图２可知，普通套磨的单颗
磨粒切削刃上任一选取点相对于工件的运动轨迹

仅为一条普通三维螺旋曲线，其运动轨迹方程可

表达为

Ｘ０（ｔ）＝Ｒｃｏｓ（ωｔ）＝Ｒｃｏｓ
ｎπ
３０( )ｔ

Ｙ０（ｔ）＝Ｒｓｉｎ（ωｔ）＝Ｒｓｉｎ
ｎπ
３０( )ｔ

Ｚ０（ｔ）＝Ｖｆｔ＝ｆ
ｎ
６０











 ｔ

（２）

１．２　变速与冲击切削特性
在超声振动套磨工艺中，套刀切削刃的速度

和加速度也产生了周期性改变，对式 （１）关于时
间 ｔ进行求导，可得实时速度方程为

ＶＸ（ｔ）＝－Ｒ
ｎπ
３０
ｓｉｎｎπ

３０( )ｔ
ＶＹ（ｔ）＝Ｒ

ｎπ
３０
ｃｏｓｎπ

３０( )ｔ
ＶＺ（ｔ）＝ｆ

ｎ
６０
＋２πＡＦｃｏｓ（２πＦｔ













 ）

（３）

０３２
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即

Ｖｃ ＝ （ＶＸ（ｔ））
２＋（ＶＹ（ｔ））槡

２ ＝πＲｎ
３０

ＶＺ（ｔ）＝Ｖｆ＋ＶＦ ＝ｆ
ｎ
６０
＋２πＡＦｃｏｓ（２πＦｔ{ ）

（４）

因此，根据方程式 （３）和式（４），可得出超声
振动套磨中套刀切削刃任一选取点的实时合速度

Ｖｅ，可表示为

Ｖｅ ＝ Ｖ２Ｘ ＋Ｖ
２
Ｙ ＋Ｖ

２

槡 Ｚ ＝ Ｖ２ｃ＋Ｖ
２

槡 Ｚ ＝

　　 πＲｎ( )３０

２

＋ ｆｎ
６０
＋２πＡＦｃｏｓ（２πＦｔ[ ]）槡

２

（５）
同理，可得出普通套磨中套刀切削刃任一选

取点的实时合速度 Ｖ０ｅ，可表示为

Ｖ０ｅ ＝
πＲｎ( )３０

２

＋ ｆｎ( )６０槡
２

（６）

对实时速度方程式 （３）求导，可得出实时加
速度方程为

ａＸ（ｔ）＝－Ｒ
ｎπ( )３０

２

ｃｏｓｎπ
３０( )ｔ

ａＹ（ｔ）＝－Ｒ
ｎπ( )３０

２

ｓｉｎｎπ
３０( )ｔ

ａＺ（ｔ）＝－Ａ（２πＦ）
２ｓｉｎ（２πＦｔ













）

（７）

根据方程式 （７），可得出超声振动套磨中套
刀切削刃任一选取点的实时合加速度 ａｅ，可表
示为

ａｅ ＝ ａ２Ｘ ＋ａ
２
Ｙ ＋ａ

２

槡 Ｚ ＝

　　 Ｒ２ ｎπ( )３０
４

＋Ａ２（２πＦ）４［ｓｉｎ（２πＦｔ）］
槡

２
（８）

同理，可得出普通套磨中套刀切削刃任一选

取点的实时合加速度 ａ０ｅ，可表示为

ａ０ｅ ＝ Ｒ２ ｎπ( )３０槡
４

＝Ｒ ｎπ( )３０
２

（９）

根据方程式 （５）～式 （９），对超声振动套磨
工艺中的切削刃变速与冲击切削特性进行分析。

选取本文超声振动套磨工艺实验中参数：套刀直

径２Ｒ＝７．５ｍｍ、转速 ｎ＝６０００ｒ／ｍｉｎ、每转进给量
ｆ＝０．００５ｍｍ／ｒ、振动频率 Ｆ＝２１５００Ｈｚ、振幅 Ａ＝
７．５μｍ，采用 ＭＡＴＬＡＢ数值分析软件对普通套磨
和超声振动套磨工艺中磨粒（即刀刃）实时合速

度 Ｖｅ、Ｖ０ｅ和合加速度 ａｅ、ａ０ｅ进行仿真，仿真结果
如图３所示。

从图３（ａ）可见，超声振动套磨时磨粒实时合
速度 Ｖｅ大小随切削时间做周期性变化，而普通套
磨时 Ｖ０ｅ为恒定值，且超声振动套磨的最大合速度
和平均合速度分别比普通套磨时约大 ２００ｍｍ／ｓ

图 ３　ＣＣＤ和 ＵＶＣＤ的合速度与合加速度对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｙｎｔｈｅｔｉｃｃｕｔｔｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄ

ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｉｎＣＣＤａｎｄＵＶＣＤ

和１００ｍｍ／ｓ；同时，超声振动套磨的实时合速度
方向也是随切削时间做周期性变化且与它的运动

轨迹相切，而普通套磨的实时合速度方向始终沿

着刀具切向，这表明超声振动套磨时刀具切削刃

具有变速切削特性。

从图３（ｂ）可见，与图３（ａ）的合速度相似，超
声振动套磨时磨粒实时合加速度 ａｅ大小和方向
都随切削时间做周期性变化且与它的运动轨迹相

切，而普通套磨时 ａ０ｅ为恒定值且始终沿着刀具切
向；尤其从图 ３（ｂ）中可见，超声振动套磨的最大
合加速度（１３．６９×１０７ｍｍ／ｓ２）是普通套磨时恒定
合加速度（０．１４８×１０７ｍｍ／ｓ２）的９２．５倍，且为周
期性动态变化，所以，这也形成了超声振动套磨的

超声冲击切削效应。

因此，综上分析可知，超声振动套磨时刀具磨

粒切削刃在切削区局部能够产生较大动能的变速

效应、变向效应和加速度冲击效应，改变切削区状

１３２
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况，极大增强刀刃切削性能和刀具整体刚性，改善

工件材料的切削性能，能够在工件待去除材料表

面上产生更多的微裂纹以加快切屑形成和切除，

降低切削所需能量，提高材料去除率。对于

ＣＦＲＰ套磨而言，超声振动套磨能够更容易切断
碳纤维增强体和树脂基质黏结剂，获得更加平整

的断口形貌和孔表面质量。

２　ＣＦＲＰ超声振动套磨高效排屑机理

２．１　几何模型建立与机理

在 ＣＦＲＰ超声振动套磨过程，套刀受到超声
波高频振动激励，以及套刀刀体材料、套刀刃部金

刚石磨粒材料和 ＣＦＲＰ切屑材料三者之间材料本
身声阻参数的较大差异性，使得套刀刃部磨粒与

切削材料之间形成周期性接触分离的脉冲式动
态切削模式、套刀表面传递的超声波能量动态反

射形成超声弹射效应（即套刀表面存在反射的超

声能量而产生较大的瞬态分离力），这使得套刀

表面与切屑之间分离开并且套刀表面的切屑被弹

射排开和排出；同时，正如 １．２节的示例分析，超
声振动套磨产生的动态合加速度最大值为普通套

磨恒定合加速度最大值的９２．５倍之高，形成超声
冲击切削效应，使得套刀刀体表面、刃部磨粒表面

和套刀表面切屑三者材料之间接触的界面内应力

发生较大改变和相互排斥，从而对套刀表面切屑

进行动态冲击、相互排斥、甩动，进而使得切屑与

套刀表面之间分离开、防止切屑与套刀表面之间

粘附。同理，超声振动套磨对套刀内部切屑料芯

也具有超声弹射效应、超声冲击效应，使得套刀内

部切屑料芯表面也受到动态冲击、相互排斥、甩

动、弹射的作用，从而提高切屑料芯的排出、防止

料芯堵塞套刀内孔。因此，在 ＣＦＲＰ超声振动套
磨过程，极大改善了切屑粉尘和料芯的排屑效果，

有效防止了套刀表面的切屑黏附和套刀内部料芯

的堵塞，提高了套刀使用寿命和 ＣＦＲＰ套磨钻孔
质量。以上超声振动套磨良好工艺效果的具体分

析，如图４～图９中所建立的模型所示。
图４～图７中，Ｆ′ｆ和 Ｆ′ｏｐ分别为普通套磨过程

中单颗金刚石磨粒与切屑之间的摩擦力和切屑受

到孔中的挤压力，单位均为 Ｎ；Ｆｆ、Ｆｏｐ和 Ｆｕｓ分别为
超声振动套磨过程中单颗金刚石磨粒与切屑之间

的摩擦力、切屑受到孔中的挤压力和超声瞬态分

离力，单位均为 Ｎ。根据超声振动套磨的周期性
接触分离的脉冲式高频动态切削特性［２２２３］

，可知

图 ４　ＣＣＤ连续切削过程套刀前端面单颗磨粒

切削及切屑黏附过程模型

Ｆｉｇ．４　Ｍｏｄｅｌｏｆｓｉｎｇｌｅｇｒａｉｎｃｕｔｔｉｎｇａｎｄｃｈｉｐａｄｈｅｓｉｏｎｏｆ

ｃｏｒｅｄｒｉｌｌｅｎｄｆａｃｅｉｎＣＣＤｗｉｔｈｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｃｕｔｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 ５　ＵＶＣＤ分离切削过程套刀前端面

单颗磨粒切削及高效排屑过程模型

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｅｌｏｆｓｉｎｇｌｅｇｒａｉｎｃｕｔｔｉｎｇａｎｄｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

ｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｏｆｃｏｒｅｄｒｉｌｌｅｎｄｆａｃｅｉｎＵＶＣＤｗｉｔｈ

ｓｅｐａｒａｔｅｄｃｕｔｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 ６　ＣＣＤ连续切削过程套刀侧壁单颗磨粒

切削及切屑黏附过程模型

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄｅｌｏｆｓｉｎｇｌｅｇｒａｉｎｃｕｔｔｉｎｇａｎｄｃｈｉｐａｄｈｅｓｉｏｎｏｆ

ｃｏｒｅｄｒｉｌｌｌａｔｅｒａｌｆａｃｅｉｎＣＣＤｗｉｔｈｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

ｃｕｔｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 ７　ＵＶＣＤ分离切削过程套刀侧壁单颗

磨粒切削及高效排屑过程模型

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｅｌｏｆｓｉｎｇｌｅｇｒａｉｎｃｕｔｔｉｎｇａｎｄｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

ｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｏｆｃｏｒｅｄｒｉｌｌｌａｔｅｒａｌｆａｃｅｉｎＵＶＣＤｗｉｔｈ

ｓｅｐａｒａｔｅｄｃｕｔｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

２３２
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　第 １期 李哲，等：ＣＦＲＰ超声振动套磨钻孔高效排屑机理和实验

超声振动套磨的摩擦力 Ｆｆ＝μＦｏｐ小于普通的摩擦
力 Ｆ′ｆ＝μＦ′ｏｐ、挤压力 Ｆｏｐ也小于普通的挤压力
Ｆ′ｏｐ，瞬态分离力 Ｆｕｓ远大于摩擦力 Ｆｆ和挤压力
Ｆｏｐ，μ为摩擦系数。因此可知，在 ＣＦＲＰ超声振动
套磨过程，超声振动切削特性可及时将套刀表面

和刃部金刚石磨粒表面的切屑弹射排开和排出。

图４和图５分析了普通套磨连续切削过程套
刀前端面单磨粒切削及切屑黏附过程和超声振动

套磨分离切削过程套刀前端面主刃单颗磨粒切削

及排屑过程。图６和图７分析了普通套磨连续切
削过程套刀侧壁单颗磨粒切削及切屑黏附过程和

超声振动套磨分离切削过程套刀侧壁单颗磨粒切

削及排屑过程。从图中可见，普通套磨切削过程

套刀刃部磨粒受到孔中作用力和孔中近似封闭空

间排屑不畅的影响，导致切屑堆积（如图 ４中②
和图 ６中②所示），并且随着孔中切削温度升高
引起切屑中树脂软化而导致套刀刃部磨粒表面出

现切屑黏附（如图４中③和图 ６中③所示），从而
堵塞了套刀刃部磨粒的容屑空间、包覆了套刀刃

部磨粒表面，这将极大降低套刀刃部磨粒的切削

性能，同时随着套磨钻孔的继续将出现套刀刃部

磨粒表面的严重切屑黏附与堵屑、以及刃部切削

性能极大降低的恶性循环问题。

然而，在超声振动套磨切削过程，由于套刀刃

部金刚石磨粒与工件和切屑之间有规律的周期性

接触分离的动态脉冲式冲击和切削，使得切削区
界面周期性打开和闭合而形成动态切削区界面，

并且超声波高频动态冲击效应极大改变了切削区

的压强变化而产生高声压，高声压作用能够使得

切削区的切屑粉尘和空气实现快速疏通流动，如

图５中②和图７中②所示，在超声振动分离过程
切削区界面打开、打开切屑堆积的死角，使得切削

区界面内部的空气和产生的切屑粉尘在超声波高

频动态冲击形成的高声压作用下快速向外部喷射

排出、内外实现疏通流动，并且随着界面内部压力

低于外部压力而快速吸入外部空气，从而实现了

切削区界面内部切屑粉尘和空气与外部空间的快

速疏通流动，也形成了动态切削界面，这有效提高

了切屑粉尘的排出、降低了切削温度、降低了切屑

的堆积和黏附；同时，超声振动套磨过程高冲击和

高声压作用的流动空气与流动切屑粉尘也将对套

刀刃部磨粒表面的切屑粉尘产生超声冲击和超声

冲刷减小切屑黏附与增加切屑排出的效果，再伴

随着超声弹射效应能够及时将套刀刃部磨粒表面

的切屑粉尘弹射排开的效果（如图 ５中③和图 ７
中③所示），因此，超声振动套磨能够有效提高切

屑的排屑效果、防止切屑粉尘黏附套刀刃部磨粒

表面的现象。

此外，将普通套磨的黏附有切屑粉尘和堵塞

有料芯的套刀施加超声振动激励后，由于超声振

动产生瞬态较大的超声加速度动态冲击与甩动

（或抖动），使得黏附切屑与套刀表面之间的界面

内应力发生较大变化和排斥效应，可明显观察到，

套刀表面黏附的切屑粉尘和内部堵塞的料芯瞬间

就被超声高频振动而振掉、弹飞（或甩掉）、弹射

排出，这也更加证明了超声振动套磨具有良好的

切屑粉尘和料芯的排屑效果、防止切屑黏附和料

芯堵塞的效果。

从图６和图 ７中仍然可见，超声振动套磨过
程单颗磨粒切削宽度 Ｌｕ大于普通套磨的单颗磨
粒切削宽度 Ｌｃ，即 Ｌｕ＝Ｌｃ＋２Ａ。同时，由于超声
振动套磨过程套刀超声纵向（即轴向）振动，套刀

内外侧壁表面金刚石磨粒沿孔壁表面进行纵向超

声周期性接触分离的动态往复切削和修磨被加
工料芯表面与孔壁表面，从而使得超声振动套磨

形成对孔壁加工表面的超声修磨光滑切削效果，

这种超声修磨光滑效果使得孔壁的加工表面变得

更加平整、光滑、均匀一致，获得较好的加工表面

形貌和表面质量，也使得套刀内部柱状料芯表面

变得更加平整、光滑、均匀一致而有利于提高料芯

的排出效果。

超声振动套磨能够实现以上图５和图７中良
好的切屑粉尘排出效果和切屑减粘防粘效果，其

切削区内部空气流动过程，如图 ８所示。从图 ８
中可见，超声振动套磨前端面主刃磨粒进行周期

性接触切削分离空切的脉冲式动态切削，这有效
改善了切削区内部的空气与切屑粉尘的疏通流动

和排出效果。在超声振动下压的接触切削过程，

内部空气受到超声冲击挤压作用，增大了切削区

内部的气压和声压、促使内部空气带动切屑粉尘

图 ８　周期性接触分离的 ＵＶＣＤ切削过程的

空气流动和切屑排出模型

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｄｅｌｏｆａｉｒａｎｄｃｈｉｐｄｒｅｄｇｅｄｔｏｆｌｏｗａｎｄｅｊｅｃｔｉｎ

ＵＶＣＤｗｉｔｈｐｅｒｉｏｄｉｃｃｏｎｔａｃｔａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｏｎｃｕｔｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
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快速向外部疏通流动和排出；在超声振动上提的

分离空切过程，内部空气受到超声上提拉力和切

削区内部负压的作用，能快速吸入外部空气到内

部、加快切削区内外部的空气疏通流动和循环流

动，从而也提高了切屑粉尘的排出效果、降低了内

部切削温度。因此，超声振动套磨能够有效提高

切屑粉尘的排出效果、防止切屑粉尘的黏附和堵

塞、降低内部切削温度。

图９为 ＣＦＲＰ超声振动套磨提高料芯排出和
防止料芯堵塞套磨刀具模型。相比于普通套磨，

由于超声振动套磨过程良好的切屑粉尘排屑效果

和超声修磨光滑效果，使得料芯在套刀内部受到

的挤压和变形明显降低、料芯表面变得更加光滑

平整、料芯与超声振动的套刀内壁之间始终保持

松动状态，因此，有效防止了料芯堵塞套刀内孔现

象、降低了料芯挤压变形而碎裂现象，极大改善了

料芯的排出效果。

因此，综合以上分析也可明显得知，由于普通

套磨过程排屑效果较差，随着进给量和切削速度

的增加而使得切削温度快速升高，进而容易导致

普通套磨过程树脂黏结剂出现软化而使得排屑不

畅堆积的切屑更容易黏附在套刀刃部磨粒表面，

当套刀刃部磨粒表面被黏附切屑完全包覆时，套

刀刃部磨粒的切削性能几乎完全丧失而导致套刀

因严重黏附切屑而失效；然而，相比于普通套磨过

程较差的排屑效果与较低的进给量和切削速度而

言，基于超声振动套磨过程良好的切屑排屑效果、

防止切屑黏附和料芯堵塞的效果，超声振动套磨

能够进一步增加进给量和切削速度，从而进一步

提高套磨钻孔效率，同时仍然能够保证套磨过程

良好的排屑效果和防粘防堵效果。

图 ９　ＵＶＣＤ提高料芯排出和防止料芯

堵塞套磨刀具模型

Ｆｉｇ．９　Ｍｏｄｅｌｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｒｏｄｒｅｍｏｖａｌａｎｄｐｒｅｖｅｎｔｉｏｎｏｆ

ｒｏｄｊａｍｍｅｄｉｎｔｏｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎＵＶＣＤ

２．２　数学模型建立与机理
根据图４～图９所分析的超声振动套磨过程

高声压作用和高频超声冲击作用产生良好排屑效

果、有效防止切屑黏附套刀和料芯堵塞套刀效果，

本文建立了以下数学模型，并加以详细分析。

首先，假设普通套磨过程切削区内部空气与

切屑粉尘组成混合介质空间的某一选取点在某一

时刻的压强为 Ｐ０且为静态压强（单位为 Ｐａ），当
受到高频振动周期性变化的超声波扰动后，该选

取点处的压强变为 Ｐ１且有 Ｐ１＞Ｐ０，由于该切削
区内前后压强的变化，所产生的逾量压强即为声

压
［２４２５］

，即声压 Ｐ＝Ｐ１－Ｐ０。因此，相比于普通套
磨，超声振动套磨过程切削区内将产生较高的声

压，通过超声波近场悬浮理论
［２４２５］

，可得出声压 Ｐ
的计算公式为

Ｐ＝１＋γ
２ １＋ｓｉｎ（２ｋｈ）

２[ ]ｋｈ
〈Ｅ〉 （１０）

〈Ｅ〉＝Ａ
２

４
·

ρ０ω
２
Ｆ

ｓｉｎ２（ｋｈ）
（１１）

式中：γ为空气介质的比热系数；ｋ为超声波的波
数，ｋ＝ωＦ／ｃ，ωＦ为超声波的角频率，ωＦ＝２π／Ｔ＝
２πＦ，ｃ为超声波在空气介质中的传播速度，ｃ＝
λＦ，Ｔ为超声波的振动周期，λ为超声波波长；
〈Ｅ〉为时间平均声场能量密度（即超声波形成的
声场能量密度或声波能量密度对时间的平均

值）；ρ０为切削区内空气介质的密度；ｈ为悬浮高
度（即切屑粉尘颗粒悬浮在套刀表面一定高度位

置上）。

同时，在超声波近场悬浮理论中，由于悬浮高

度 ｈ远小于超声波波长 λ（即 ｈλ），所以有 ｋｈ＝

ωＦ
ｃ
ｈ＝２πＦ
λＦ
ｈ＝２πｈ

λ
１，ｓｉｎ（ｋｈ）≈ｋｈ，将式 （１１）代

入式（１０）整理简化后可得到

Ｐ＝１＋γ
４
·ρ０ｃ

２
·
Ａ２

ｈ２
（１２）

其次，假设超声振动套磨过程切削区内任一

圆形截面的面积元 ｄｓ上的声压为 Ｐ，则该面积元
上的总压力为 Ｆｔｐ＝Ｐｄｓ；以 ｄｘ代表超声波在 ｄｔ
时间内传播的距离（并且有 ｄｘ＝ｃｄｔ），假设该截
面上质点此时刻的速度为 ｖｔ，该截面移动 ｄｘ后的
体积元质量为 ｍ＝ρ０ｄｓｄｘ。根据动量定理，则有
ＦｔｐΔｔ＝ｍΔｖ （１３）

对式 （１３）取微分形式，且设定初速度为 ０
（即质点从静止开始运动），则有

Ｐｄｓ·ｄｔ＝ρ０ｄｓ·ｄｘ·ｖｔ （１４）
对式 （１４）进行整理可得

Ｐ＝ρ０ｖｔ
ｄｘ
ｄｔ
＝ρ０ｖｔｃ （１５）

对式 （１５）进行整理，可得声场中质点速度与
声压之间的关系式为

４３２
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ｖｔ＝
Ｐ
ρ０ｃ

（１６）

根据式 （１２）和式 （１６）可知，声压 Ｐ的大小
与悬浮高度的平方（即 ｈ２）成反比、与超声振幅的
平方（即 Ａ２）成正比、与质点的运动速度 ｖｔ也成正
比，并且声压越大使得声场中的质点运动速度或

流动速度越快。

因此，由以上分析可知，相比于普通套磨的静

态切削过程，在超声振动套磨的周期性接触分离
的动态脉冲式切削过程中，产生了高声压作用，当

超声振幅较大时形成的声压也较大、超声振动套

磨过程切削区内外部的压强差值较大、超声场中

的切屑运动速度或流动速度也较快，同时随着超

声振动套磨切削区界面周期性打开，实现了切削

区内外部空气介质的快速疏通流动、切削区界面

内部的空气和产生的切屑粉尘在高声压作用下快

速向外部喷射排出，并且当切削区界面内部压力

低于外部压力时而快速吸入外部空气介质，从而

实现了切削区界面内部切屑粉尘和空气介质与外

部空间的快速疏通流动，形成了超声振动套磨的

声压流动排屑效果和冷却降温效果，进而有效提

高了切削区切屑粉尘的排出效果、降低了切削温

度、降低套刀表面的切屑粉尘堆积和黏附。

３　ＣＦＲＰ超声振动套磨高效排屑钻
孔实验

３．１　实验平台与条件
实验中，所用工件材料为 ６５ｍｍ×４５ｍｍ×

５ｍｍ的 ＣＦＲＰ板；所用刀具为钎焊金刚石磨粒的
套磨刀具（即套刀），它由金刚石磨粒和钻杆（即

刀体）组成，并通过真空钎焊技术利用金属黏结

剂将金刚石磨粒焊接到钻杆前端和内外壁上，该

套刀外部直径为 ７．５ｍｍ、内部直径为 ４．９ｍｍ、总
长度为１００ｍｍ，图 １０展示了该套刀表面金刚石
磨粒的分布情况（约为４颗／ｍｍ２）。

实验中，采用自主研发的超声振动气钻固

定到 ＣＡ６１４０车床上作为 ＣＦＲＰ普通套磨与超
声振动套磨的实验平台，同时采用 ＫＩＳＴＬＥＲ
９２７２Ａ测力仪和英福泰克 ＩｎｆｒａＴｅｃＶＨ红外热像
仪分别测量套磨钻削过程的钻削力、出口切削

温度，实验平台如图 １１所示。具体实验条件和
参数见表 １。

图 １０　实验中套刀及其磨粒分布

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉａｍｏｎｄｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄ

ａｓｓｏｃｉａｔｅｄｇｒａｉｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 １１　ＣＦＲＰ超声振动套磨实验平台

Ｆｉｇ．１１　ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍｏｆＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰ

５３２
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表 １　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨实验条件

Ｔａｂｌｅ１　ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎＣＣＤａｎｄ

ＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰ

参数 ＣＣＤ ＵＶＣＤ

钻孔直径／ｍｍ ７．５ ７．５
钻孔深度／ｍｍ ５ ５
磨粒粒径／ｍｍ ０．２５ ０．２５

转速／（ｒ·ｍｉｎ－１） ６０００ ６０００

进给／（ｍｍ·ｓ－１） ０．５ ０．５
超声振动频率／ｋＨｚ ０ ２１．５
振幅／μｍ ０ ７．５

　　注：ＣＣＤ与 ＵＶＣＤ刀具类型均为套刀，均不冷却。

３．２　实验测量方法与条件
日本基恩士 ＫＥＹＥＮＣＥＬＫＧ５０００非接触激

光测量系统，被用于测量套磨刀具前端振幅。

瑞士奇石乐 ＫＩＳＴＬＥＲ９２７２Ａ压电测力系统，
被用于测量 ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨钻削
过程的钻削力。其测量方法如下，首先测力仪产

生的电荷信号通过 ＫＩＳＴＬＥＲ５０７０Ａ电荷放大器
转换成电压信号，然后传递给 ＫＩＳＴＬＥＲ５６９７Ａ数
据采集系统并通过 Ａ／Ｄ转换器转换成数字信号，
之后 传 递 给 ＰＣ 机 终 端，最 后 靠 ＫＩＳＴＬＥＲ
ＤＹＮＯＷＡＲＥ软件进行观察和数据处理。ＫＩＳ
ＴＬＥＲ９２７２Ａ测力仪在安装条件下 ｘ和 ｙ方向的
固有频率为 ３．１ｋＨｚ、ｚ方向的固有频率为
６．３ｋＨｚ，ｘ和 ｙ方向的测量力可达到 ５ｋＮ、ｚ方向
的测量力可达到２０ｋＮ，同时实际测量结果的精度
在 ｘ和 ｙ方向能达到 ０．０１Ｎ、在 ｚ方向能达到
０．０２Ｎ。此外，ＫＩＳＴＬＥＲ５６９７Ａ数据采集系统有非
常高的采样频率，达到１２５ｋＨｚ。

德国英福泰克 ＩｎｆｒａＴｅｃＶＨ红外测温系统，被
用来测量钻削 ＣＦＲＰ孔出口切削温度。

英国泰勒表面轮廓仪 ＦｏｒｍＴａｌｙｓｕｒｆ５０，被用
来测量 ＣＦＲＰ孔表面粗糙度，且每个 ＣＦＲＰ孔间
隔９０°进行４次测量，取４次测量的平均值并标注
４次测量的数据分布误差条。轮廓仪采样长度设
置为０．８ｍｍ、评定长度为５倍采样长度（即４ｍｍ）。

日本奥林巴斯 ＯＬＹＭＰＵＳＳＺＸ１６光学显微
镜、尼康 ＮｉｋｏｎＥ９５０数码相机被用来观察 ＣＦＲＰ
孔的表面质量，同时观察套磨刀具表面的金刚

石磨粒分布、使用后套磨刀具的表面磨粒磨损

情况。

３．３　实验结果与分析
３．３．１　超声振动套磨对切屑粉尘和料芯的排出

效果影响

　　观察和对比了普通套磨和超声振动套磨
ＣＦＲＰ孔的切屑粉尘和料芯的排屑效果，如图１２
所示，分别对比了第１、５和８个孔后的效果。

从图１２（ａ）中可见，第１个孔后，普通套磨的
套刀表面黏附了一些切屑并且套刀内部料芯堵

塞，堵塞的料芯被卡在套刀内部不容易排出，当拆

卸套刀采用顶杆从套刀后端将料芯顶出后，料芯

出现了碎裂和分瓣；然而，超声振动套磨后的套刀

表面没有切屑黏附和料芯堵塞而保持干净，并且

当套刀钻出孔边后套刀内部料芯能够自动轻松排

出且保持完整、表面光滑平整。

从图１２（ｂ）和（ｃ）中可见，第 ５和 ８个孔后，
普通套磨的套刀表面严重黏附了较多切屑并且套

刀内部料芯严重堵塞，堵塞的料芯被严重卡在套

刀内部很难排出，当拆卸套刀采用顶杆从套刀后

端将料芯顶出后，料芯出现了严重碎裂和分瓣；然

而，超声振动套磨后的套刀表面仍然没有切屑黏

附和料芯堵塞而保持干净，并且当套刀钻出孔边

后套刀内部料芯仍然能够自动轻松排出且保持完

整、表面依然光滑平整。

因此，以上实验结果证实，超声振动套磨

ＣＦＲＰ的周期性接触分离的套磨工艺具有很好的
排屑效果，极大降低了套磨钻孔过程的切屑粉尘

粘刀堵屑和料芯堵塞套刀问题、以及内部挤压力，

具有超声自洁效果和超声振动修磨光滑的切削效

果，有助于改善被加工孔表面质量，极大延长了套

刀使用寿命；同时表明，普通套孔的套刀失效形式

主要以切屑粉尘和料芯严重黏附和堵屑为主。

此外，以上实验结果也证实，在 ＣＦＲＰ普通套
磨过程，由于套刀排屑效果较差导致容易出现粘

刀与堵屑问题而必须停下来进行人工清理，人工

清理的辅助时间较长且大于套孔加工时间，这极

大降低了套磨加工效率；然而，在 ＣＦＲＰ超声振动
套磨过程，较好的超声排屑效果有效抑制了套刀

的粘刀与堵屑问题，使得超声振动套磨能够连续

加工且套磨加工效果较好。因此可知，超声振动

图 １２　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨在第 １、５

和 ８个孔后的排屑效果对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｍｏｖａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｆｃｈｉｐａｎｄｒｏｄ

ａｆｔｅｒｔｈｅｆｉｒｓｔ，ｆｉｆｔｈａｎｄｅｉｇｈｔｈｄｒｉｌｌｅｄｈｏｌｅ

ｉｎＣＣＤａｎｄＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰ

６３２
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套磨加工效率远高于普通套磨，实现了 ＣＦＲＰ超
声振动套磨的高效排屑加工。

３．３．２　超声振动套磨对钻削力和切削温度的
影响

　　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨的钻削力、
孔出口切削温度对比分别如图１３（ａ）和（ｂ）所
示。此外，图１３（ａ）中每个数据点为每个孔稳定
套磨钻削阶段的钻削力平均值，图１３（ｂ）中每个
数据点为每个孔出口测量的最高切削温度。

从图１３（ａ）中可见，超声振动套磨的钻削力
都明显低于普通套磨（降低 １２％ ～２０％），并随着
钻孔数量的增加，普通套磨的钻削力变化明显出

现上升趋势，其原因在于普通套磨的套刀表面金

刚石磨粒受到切屑黏附和套刀内部料芯堵塞而降

低了套刀的切削能力、以及普通套磨过程排屑效

果较差所导致；然而，超声振动套磨的钻削力变化

都比较稳定，这归功于超声振动套磨的良好的排

屑效果、以及周期性接触分离的脉冲式超声动态
切削特性，它们使得套刀的切削能力增强、防止了

套刀表面切屑黏附和内部料芯堵塞、降低了套磨

钻削过程的摩擦力。此外，轴向钻削力的降低可

图 １３　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨的钻削力

与切削温度对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｒｕｓｔｆｏｒｃｅａｎｄｃｕｔｔｉｎｇ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎＣＣＤａｎｄＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰ

以降低 ＣＦＲＰ轴向套磨钻孔过程的分层缺陷
风险。

从图１３（ｂ）中可见，超声振动套磨的切削温
度也都明显低于普通套磨（降低 １６％ ～２４％），并
随着钻孔数量的增加，普通套磨的温度变化明显

出现上升趋势，其原因仍然在于普通套磨的套刀

表面金刚石磨粒受到切屑黏附和套刀内部堵塞料

芯而降低了刀具的切削能力、以及普通套磨过程

排屑效果较差所导致；然而，超声振动套磨的温度

变化都比较稳定，这也归功于超声振动套磨的良

好的排屑效果、周期性接触分离的脉冲式超声动
态切削特性、以及超声振动套磨过程较低的钻削

力。此外，切削温度的降低，可以降低 ＣＦＲＰ切削
过程中由于较高温度导致树脂软化而降低 ＣＦＲＰ
的层间粘结强度、增加切屑黏附、增加轴向套磨钻

孔过程 ＣＦＲＰ分层的风险。
３．３．３　超声振动套磨对刀具磨损和使用性能的

影响

　　图 １４（ａ）和（ｂ）分别为普通套磨和超声振动
套磨在第８个钻孔后的套磨刀具前端面和侧面刃
部磨粒情况的观察。从图中可见，普通套磨的套

刀前端面和侧面的刃部磨粒几乎完全被切屑黏附

和包覆，从而几乎丧失了套刀的切削能力，然而超

声振动套磨的套刀前端面和侧面的刃部磨粒表面

干净、没有切屑黏附；同时，普通和超声振动套磨

的套刀前端面和侧面的刃部磨粒都没有脱落现

象、也没有磨损迹象，都依然锋利。

图１４（ａ）和（ｂ）的实验结果，进一步证明了前

图 １４　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨在第 ８个

孔后刀具磨粒微观观察

Ｆｉｇ．１４　Ｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｆｔｏｏｌｇｒａｉｎａｆｔｅｒｔｈｅ

ｅｉｇｈｔｈｄｒｉｌｌｅｄｈｏｌｅｉｎＣＣＤａｎｄＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰ
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面关于套磨刀具排屑效果和失效形式的分析，即

相比于普通套磨，超声振动套磨具有很好的切屑

粉尘和料芯的排屑效果；普通套磨的套刀失效形

式主要以切屑粉尘和料芯严重黏附和堵屑为主，

而超声振动套磨的套刀失效形式主要以套刀表面

金刚石磨粒的磨损失效为主。

３．３．４　超声振动套磨对 ＣＦＲＰ孔表面质量的影响
　　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨的孔表面粗
糙度对比如图 １５所示。在图 １５中，每个数据点
为每个孔圆周间隔 ９０°的 ４次测量的平均值，误
差条代表每个孔４次测量的数据分布。

从图１５中可见，超声振动套磨的孔表面粗糙
度值 Ｒａ 都明显低于普通套磨 （降低 ３３％ ～
３９％），并随着套磨钻孔数量的增加，普通套磨的
孔表面粗糙度 Ｒａ变化明显出现上升趋势，其原因
在于普通套磨的套刀表面金刚石磨粒受到切屑黏

附和套刀内部堵塞料芯而降低了套刀的切削能

力、以及普通套磨过程排屑效果较差所导致；然

而，超声振动套磨的孔表面粗糙度 Ｒａ变化都比较
稳定，这归功于超声振动套磨的孔壁超声修磨光

滑切削效果、良好的排屑效果、周期性接触分离
的脉冲式超声动态切削特性、以及超声振动套磨

过程较低的钻削力和切削温度。因此，超声振动

套磨的 ＣＦＲＰ孔表面形貌和表面质量都会明显好
于普通套磨。

图１６为普通套磨和超声振动套磨在分别第
１、５和８个孔后的 ＣＦＲＰ孔表面质量观察。从图
中可见，在普通套磨加工后的 ＣＦＲＰ孔表面，能够
明显观察到基质损坏、分层和粗糙表面的加工缺

陷和不足，同时，随着从第１个孔到第８个孔钻孔
数量的增加，这些加工缺陷和不足变得更加严重；

然而，在超声振动套磨加工后的 ＣＦＲＰ孔表面，都

图 １５　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨的

孔表面粗糙度对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｒｏｕｇｈｎｅｓｓｉｎ

ＣＣＤａｎｄＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰ

图 １６　ＣＦＲＰ普通套磨和超声振动套磨在第 １、５

和 ８个孔后表面质量微观观察

Ｆｉｇ．１６　Ｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｑｕａｌｉｔｙａｆｔｅｒ

ｔｈｅｆｉｒｓｔ，ｆｉｆｔｈａｎｄｅｉｇｈｔｈｄｒｉｌｌｅｄｈｏｌｅｉｎ

ＣＣＤａｎｄＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰ

是平整、完整且光滑的加工表面，而且没有出现像

普通套磨那样的加工缺陷，超声振动套磨获得了

较好的 ＣＦＲＰ孔的表面质量。
此外，图 １６的实验结果也进一步证实了，

ＣＦＲＰ套磨钻孔的切屑粉尘和料芯的排屑效果将
直接影响 ＣＦＲＰ钻孔后的孔表面加工质量。

４　结　论

１）在 ＣＦＲＰ套磨钻孔过程，切屑粉尘和料芯
的排屑效果极大影响套磨刀具切削性能和使用寿

命、以及套磨钻孔效率和孔加工质量。

２）相比于普通套磨，通过超声振动套磨原理
和声压流动理论，分析了超声振动套磨 ＣＦＲＰ的
高效排屑机理和加工效果改善机理，并建立了高

效排屑分析的几何模型和数学模型。

３）超声振动套磨 ＣＦＲＰ的实验研究表明，相
比于普通套磨，超声振动套磨极大改善了套磨钻

孔的切屑粉尘和料芯的排屑效果，有效防止了切

８３２
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屑粉尘粘刀和料芯堵塞套刀现象，明显降低了套

磨钻孔的钻削力 １２％ ～２０％、切削温度 １６％ ～
２４％和孔表面粗糙度 ３３％ ～３９％，极大改善了加
工后的 ＣＦＲＰ孔表面质量、套磨刀具的切削性能
并且延长了套磨刀具的使用寿命。
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［１６］ＬＩＵＪ，ＺＨＡＮＧＤＹ，ＱＩＮＬＧ，ｅｔａｌ．Ｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｒｏ

ｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｍａｃｈｉｎｉｎｇｏｆｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ

ｐｌａｓｔｉｃｓ（ＣＦＲＰ）［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｃｈｉｎｅＴｏｏｌｓ

ａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｅ，２０１２，５３（１）：１４１１５０．

［１７］ＧＥＮＧＤＸ，ＺＨＡＮＧＤＹ，ＸＵＹＧ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｒｉｌｌ

ｗｅａｒｍｅｃｈａｎｉｓｍｂｅｔｗｅｅｎｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｅｌｌｉｐｔｉｃａｌｍａｃｈｉｎｉｎｇ

ａｎｄｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆＣＦＲＰ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄ

ＰｌａｓｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓ，２０１４，３３（９）：７９７８０９．

［１８］张瑞风．复合材料数控钻铣实验台研制及功能实验研究

［Ｄ］．大连：大连理工大学，２０１０．

ＺＨＡＮＧＲＦ．ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＣＮＣｍａｃｈｉｎｅｔｏｏｌｆｏｒｄｒｉｌｌｉｎｇ＆

ｍｉｌｌｉｎｇｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｉｅｓｏｎｉｔｓ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ［Ｄ］．Ｄａｌｉａｎ：ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＣＯＮＧＷ Ｌ，ＦＥＮＧＱ，ＰＥＩＺＪ，ｅｔａｌ．Ｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｍａｃｈｉ

ｎｉｎｇｏｆｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｐｌａｓｔｉｃｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ：Ｕｓｉｎｇｃｕｔｔｉｎｇ

ｆｌｕｉｄｖｓ．ｃｏｌｄａｉｒａｓｃｏｏｌａｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓ，

２０１２，４６，１４（２）：１７４５１７５３．

［２０］ＣＯＮＧＷＬ，ＰＥＩＺＪ，ＤＥＩＮＥＳＴＷ，ｅｔａｌ．Ｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｍａ

ｃｈｉｎｉｎｇｏｆＣＦＲＰｕｓｉｎｇｃｏｌｄａｉｒａｓｃｏｏｌａｎｔ：Ｆｅａｓｉｂｌｅｒｅｇｉｏｎｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄＰｌａｓｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓ，２０１１，３０（１０）：

８９９９０６．

［２１］ＣＯＮＧＷ Ｌ，ＰＥＩＺＪ，ＦＥＮＧＱ，ｅｔａｌ．Ｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｍａｃｈｉ

ｎｉｎｇｏｆＣＦＲＰ：Ａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈｔｗｉｓｔｄｒｉｌｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄＰｌａｓｔｉｃｓａｎｄＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓ，２０１２，３１（５）：３１３３２１．

［２２］ＺＨＡＮＧＬＢ，ＷＡＮＧＬＪ，ＬＩＵＸＹ，ｅｔａｌ．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｎｇｔｈｒｕｓｔａｎｄｔｏｒｑｕｅｉｎｖｉｂｒａｔｉｏｎｄｒｉｌｌｉｎｇｆｉｂｒｅｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｃｈｉｎｅＴｏｏｌｓ

ａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｅ，２００１，４１（５）：６４１６５７．

［２３］隈部淳一郎．精密加工振动切削（基础与应用）［Ｍ］．韩一

昆，薛万夫，孙祥根，译．北京：机械工业出版社，１９８５：

１９９６．

ＫＵＭＡＢＥＪ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｍａｃｈｉｎｉｎｇａｎｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｕｔｔｉｎｇｆｏｕｎｄａ

ｔｉｏｎａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．ＨＡＮＹＫ，ＸＵＥＷ Ｆ，ＳＵＮＸＧ，

９３２
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅＰｒｅｓｓ，１９８５：１９９６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２４］梁延德，魏剑宇，何福本，等．超声波近场悬浮稳定性提高方

法与实验研究［Ｊ］．机械设计与制造，２０１５（１１）：４６４９．

ＬＩＡＮＧＹＤ，ＷＥＩＪＹ，ＨＥＦＢ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｔｕｄｙｏｆｌｅｖｉｔａｔｅｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｎｅａｒｆｉｅｌｄａｃｏｕｓｔｉｃ

ｌｅｖｉｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭａｃｈｉｎｅｒｙＤｅｓｉｇｎａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｅ，２０１５（１１）：

４６４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］ＣＨＵＢＴ，ＡＰＦＥＬＲＥ．Ａｃｏｕｓｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙ

ａｂｅａｍｏｆｓｏｕｎｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｃｏｕｓｔｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆＡｍｅｒｉ

ｃａ，１９８２，７２（６）：１６７３１６８７．

　作者简介：

　李哲　男，博士，工程师。主要研究方向：复合材料等难加工材

料及其构件先进制造及高效精密加工装配与装备技术、数字智

能化设计制造与装配技术、振动切削与功率超声技术。

张德远　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：复合材

料等难加工材料及其构件高效精密加工与装配技术、振动切削

与功率超声技术。

Ｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｎｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｉｎｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆＣＦＲＰ

ＬＩＺｈｅ１，ＷＡＮＧＸｉｎ１，ＺＨＡＮＧＹｉ１，ＨＯＵＢｏ１，ＺＨＡＮＧＤｅｙｕａｎ２，

（１．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓ＆ＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｐｏｏｒｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｅｆｆｅｃｔｓｌｉｋｅｔｈｅｃｈｉｐａｄｈｅｓｉｏｎａｎｄｒｏｄｊａｍｍｉｎｇｏｆ
ｃｏｒｅｄｒｉｌｌｔｏｏｌｔｈａｔｗｏｕｌｄｈａｖｅａｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｎｅｇａｔｉｖｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｍａｃｈｉｎｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｍａｃｈｉｎｉｎｇｑｕａｌｉｔｙ
ｄｕｒｉｎｇｃｏｍｍｏｎｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎｇ（ＣＣＤ）ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｐｌａｓｔｉｃｓ（ＣＦＲＰ）ｕｓｉｎｇａｃｏｒｅｄｒｉｌｌ，ｔｈｅ
ｎｏｖｅｌｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎｇ（ＵＶＣＤ）ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｗａｓｅｍｐｌｏｙｅｄｓｏａｓｔｏｃａｒｒｙｏｕｔｔｈｅｂａｓｉｃｔｈｅｏｒｙ
ａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｔｕｄｙｏｆｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎｇＣＦＲＰ．Ｔｈｅｃｏｒｅｄｒｉｌｌｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ
ｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆＵＶＣＤｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄｂｙｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ，ｍｅａｎｗｈｉｌｅｔｈｅｍａｃｈｉｎｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓｏｆ
ｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｉｎＵＶＣＤｏｆＣＦＲＰｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈａｄｅｓｉｇｎｅｄｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎａｉｒｄｒｉｌｌａｎｄｌａｔｈｅｐｌａｔｆｏｒｍ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅＣＣＤｏｆＣＦＲＰ，ｉｎｔｈｅＵＶＣＤ
ｐｒｏｃｅｓｓ，ｔｈｅｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｆｃｈｉｐａｎｄｒｏｄａｒｅｇｒｅａｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｄ，ｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｃｈｉｐａｄｈｅｓｉｏｎａｎｄｒｏｄ
ｊａｍｍｉｎｇｏｆｃｏｒｅｄｒｉｌｌｔｏｏｌａｒｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｐｒｅｖｅｎｔｅｄ，ｔｈｅｔｈｒｕｓｔｆｏｒｃｅ，ｃｕｔｔｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｈｏｌｅｓｕｒｆａｃｅ
ｒｏｕｇｈｎｅｓｓｄｅｃｒｅａｓｅｂｙ１２％ －２０％，１６％ －２４％ ａｎｄ３３％ －３９％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｔｈｅｍａｃｈｉｎｉｎｇｑｕａｌｉｔｙｏｆ
ＣＦＲＰｈｏｌｅｉｓｏｂｖｉｏｕｓｌｙｉｍｐｒｏｖｅｄ，ａｎｄｔｈｅｔｏｏｌｌｉｆｅｏｆｃｏｒｅｄｒｉｌｌｗｉｌｌｂｅｅｖｉｄｅｎｔｌｙｐｒｏｌｏｎｇｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｐｌａｓｔｉｃｓ（ＣＦＲＰ）；ｄｉａｍｏｎｄｃｏｒｅｄｒｉｌｌ；ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｒｅｄｒｉｌｌ
ｉｎｇ（ＵＶＣＤ）；ｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｈｉｐｒｅｍｏｖａｌ；ｍａｃｈｉｎｉｎｇｑｕａｌｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０２１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２２１３：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２１．１７０７．００６．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｄｙ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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