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;;;;;;;;;;;;;;;;;;;;;

N<WSR0 :X'::0*;:*L>?;F ;?>0WX<?:?PS;[S;F ^S?<V;>;D:WTF<?SV?<<0;?Q

,LA+SQ>0# M6A+S0R@S0R# ]9L]S>0RFO># /\6A5(OS# _6A55O:aS!$43"

;;;;;;;;;;;;;;;;;;
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｎｕｃｄｎｓ１９９５ｚ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：张莹，包进，过海龙，等．含内热源的多孔方腔自然对流非正交ＭＲＴＬＢＭ 模拟［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６
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２０２０，４６（２）：２４１２５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２１８

含内热源的多孔方腔自然对流非正交

ＭＲＴＬＢＭ模拟
张莹，包进，过海龙，连小龙，黄逸宸，李培生

（南昌大学 机电工程学院，南昌 ３３００３１）

　　摘　　　要：为了增强多孔方腔内流体流动与传热效果，采用非正交多松弛格子 Ｂｏｌｔｚ
ｍａｎｎ方法（ＭＲＴＬＢＭ）对含有内热源的多孔方腔自然对流传热现象进行了数值模拟。研究了
不同冷源布置方案（ＳｃｈｅｍｅＡ～ＳｃｈｅｍｅＦ）、内热源结构形式（Ｃａｓｅ１、Ｃａｓｅ２、Ｃａｓｅ３）、内热源
位置（ａ、ｂ）、Ｄａｒｃｙ数、Ｒａｙｌｅｉｇｈ数等对多孔方腔内流体流动与传热的影响。计算结果表明：冷
源布置方案对腔内流体流动与传热具有重要影响，当冷源左右对称布置时，腔内温度场及流场

亦对称分布；在高 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数下采用 ＳｃｈｅｍｅＡ的双上部冷源布置方案能明显提高腔内的传热
强度；内热源的形状对腔内对流传热影响很大，高 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数下，Ｃａｓｅ３的布置方式更好。内
热源的位置 ａ和 ｂ对腔内的传热影响明显，提出了热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数与位置 ａ的拟合关系
式，存在最佳的位置ａ（ａ＝０．２５），使得腔内的对流传热最强；热壁面平均Ｎｕｓｓｅｌｔ数亦随ｂ值变化
表现出特定的变化规律。随着 ｂ值的增加，热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数呈现先增后减再增的趋势。

关　键　词：多松弛 （ＭＲＴ）格子 ；Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ模型；内热源；自然对流；多孔方腔
中图分类号：ＴＢ６１＋１
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　　多孔介质中的流体流动与传热在科学和工程
领域有许多应用，如土木工程、地质力学、环境科

学、生物工程、材料科学及再生热交换器、食品加

工、电子设备冷却等其他相关领域
［１２］
。因此，国

内外许多学者对多孔腔体内流体流动及传热特性

进行了深入研究，并取得了重要成果。邱伟国

等
［３］
采用有限元方法对左侧部分多孔介质壁面

方形封闭腔体内的自然对流传热进行了数值模

拟。Ｙａａｃｏｂ和 Ｈａｓａｎ［４］采用有限差分的方法研究

了倾斜多孔矩形方腔内的自然对流现象。

格子 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方法（ＬＢＭ）作为近几年发展
起来的一种介观数值模拟方法，与传统的宏观数

值方法相比具有物理图像清晰、边界条件容易处

理及并行性能好等优点
［５６］
。因此，国内外许多

学者采用 ＬＢＭ方法对多孔介质中的传热现象进
行了数值模拟。Ｓｈｏｋｏｕｈｍａｎｄ等［７］

使用 ＬＢＭ方
法模拟了２个平行板之间的层流流动与对流传热
问题。陆威等

［８］
基于 ＣＬＢＧＫ（ＣｏｕｐｌｅｄＬａｔｔｉｃｅ

ＢｈａｔｎａｇｅｒＧｒｏｓｓＫｒｏｏｋ）模型，利用 ＬＢＭ方法研究
了顶盖驱动复合方腔内的双扩散混合对流现象，

研究结果表明，多孔介质层对顶盖驱动复合方腔

内的热质双扩散的影响十分显著。Ｈｕｅｌｓｚ和 Ｒｅ

ｃｈｔｍａｎ［９］利用 ＬＢＭ方法对倾斜方腔内的自然对
流传热问题进行了模拟研究，分析了方腔倾斜角

度及 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数对其流动与传热的影响。Ｚｈａｏ
等

［１０］
采用 ＬＢＭ方法研究了孔密度（孔尺寸）和孔

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002001&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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隙率对自然对流的影响，结果表明，通过降低孔隙

率和孔尺寸可以提高方腔内的整体传热效率。

Ｂｏｕａｒｎｏｕｎａ等［１１］
采用多松弛格子 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方法

（ＭＲＴＬＢＭ）模拟多孔介质通道中的对流传热现
象，表明 Ｄａｒｃｙ数、Ｒａｙｌｅｉｇｈ数、多孔基材的厚度、
导流板的厚度及位置对通道内的传热有着重要的

影响。李培生等
［１２］
采用非正交 ＭＲＴ方法对倾斜

多孔方腔内自然对流进行数值研究，结果表明，方

腔倾角对腔内传热影响很大，热壁面上平均 Ｎｕｓ
ｓｅｌｔ数随倾角的变化表现出 Ｍ型分布规律。

针对多孔方腔内流体流动与传热的研究，大

多采用连续性的冷热壁面条件
［１３１５］

，然而在电子

器件的冷却和建筑物的冷却等领域间断式的冷却

方式有着广泛的应用。基于此，本文主要研究了

含有内热源的多孔方腔的自然对流传热问题，对

比了６种不同的冷源布置方案、内热源结构形式
及内热源的位置对方腔内自然对流传热的影响，

讨论了 Ｄａｒｃｙ数、Ｒａｙｌｅｉｇｈ数等参数对方腔内流体
流动与传热特性的影响。

１　物理模型的建立
图１为二维多孔方腔内含不同结构的内热源

图 １　物理模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

示意图，高温热块表面温度为 Ｔｈ，方腔左右壁面
加粗蓝线表示低温壁面，温度为 Ｔｃ，其余壁面均为
绝热壁面。方腔内填充多孔介质为各向同性且均

匀的材料。二维多孔方腔边长为 Ｌ，对应于 Ｃａｓｅ１
方形高温热块的边长为 Ｈ，Ｃａｓｅ２、Ｃａｓｅ３高温热
块高度为 Ｈ，宽度为 ｄ，Ｃａｓｅ１对应的 Ｈ／Ｌ为０．４，
Ｃａｓｅ２、Ｃａｓｅ３对应的 Ｈ／Ｌ分别为 ０．３、０．５，ｄ／Ｌ
则分别为０．５、０．３，即使内置高温块的热边界周
长相等。图 ２给出了 Ｃａｓｅ１对应内热源布置方
式下的６种不同等温冷源边界的布置方案。

假设流体为不可压缩流体，忽略黏性散热，基

于广义的非 Ｄａｒｃｙ模型，多孔介质中的流体流动
和对流传热在局部热平衡条件下的宏观控制方

程为

Δ

·ｕ＝０ （１）

ｕ
ｔ
＋（ｕ·

Δ

）
ｕ( )ε ＝－１

ρ０

Δ

（ｐε）＋υｅ

Δ２ｕ＋Ｆ（２）

σＴ
ｔ
＋ｕ·

Δ

Ｔ＝

Δ

·（αｅ

Δ

Ｔ） （３）

式中：ρ０为平均流体密度；ｕ、Ｔ和 ｐ分别为流体
平均速度、温度和压力；ε为孔隙率；υｅ为有效运
动黏度；σ为孔隙间流体与多孔介质固体骨架之
间热容比值；αｅ为有效热扩散系数；Ｆ＝（Ｆｘ，Ｆｙ）
为由多孔介质和其他外力引起的合外力项，可以

表示为

Ｆ＝－ευ
Ｋ
ｕ－
εＦε

槡Ｋ
ｕｕ＋εＧ （４）

其中：等号右端的第 １项、第 ２项、第 ３项分别为
线性 Ｄａｒｃｙ介质阻力、非线性 Ｆｏｒｃｈｈｅｉｍｅｒ介质阻
力、浮升力；υ为流体的运动黏度；Ｋ为多孔介质
的渗透率；Ｆε为几何函数；Ｇ为浮升力。
Ｇ ＝－ｇβ（Ｔ－Ｔ０）（ｉｓｉｎθ＋ｊｃｏｓθ） （５）

图 ２　六种不同等温冷源边界布置方案

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｘｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｃｏｌｄｓｏｕｒｃｅ

ｂｏｕｎｄａｒｙａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ

２４２
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　第 ２期 张莹，等：含内热源的多孔方腔自然对流非正交 ＭＲＴＬＢＭ模拟

式中：β为热膨胀系数；ｇ为重力加速度矢量；Ｔ０
为参考温度，本文取为系统的平均温度；θ为方腔
的倾斜角度，为０°；ｉ为 ｘ轴的单位矢量，ｊ为 ｙ轴
的单位矢量。

方腔内置高温块热壁面上的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数
Ｎｕａｖｅ的计算公式为

Ｎｕａｖｅ ＝
１
ΔＴ∫

Ｌ

０

Ｔ
( )ｘｌ

ｄｙ （６）

对于流体宏观流动涉及到的无量纲参数有：

Ｄａ＝Ｋ／Ｌ２，Ｐｒ＝υ／αｅ，Ｒａ＝ｇβΔＴＬ
３／（υαｅ），Ｊ＝υｅ／

υ。其中，Ｊ为黏度比，温差 ΔＴ＝Ｔｈ－Ｔｃ。

２　耦合双分布非正交 ＭＲＴＬＢ模型

２．１　求解流场的 ＭＲＴＬＢ模型
格子 Ｂｏｌｔｚｍａｎｎ方程描述了气体分子分布函

数的时空演变，通过宏观流动变量与分布函数之

间的关系来得到宏观流动参数。非正交转换矩阵

ＭＲＴＬＢ模型速度分布的演化方程为
ｆｉ（ｘ＋ｅδｔ，ｔ＋δｔ）－ｆｉ（ｘ，ｔ）＝－Ｍ

－１
·

　　｛Ｓ·［ｍ－ｍｅｑ］ｘ，ｔ－δｔ Ｉ－
Ｓ( )２·Ｆｘ，ｔ｝ｔ （７）

式中：ｅ为离散速度的方向矢量；δｔ为时间步长；
Ｆｘ，ｔ为合外力；ｆｉ（ｘ，ｔ）为密度分布函数；Ｍ为速度
空间的非正交转换矩阵；Ｓ为对角松弛矩阵；Ｉ为
单位矩阵；ｍ和 ｍｅｑ分别为 ｆ和 ｆｅｑ对应的矩空间
分布函数，其表达式为

ｍ ＝Ｍ·ｆ

ｍｅｑ ＝Ｍ·ｆ{ ｅｑ
（８）

对于二维多孔方腔内的流动，速度场采用

Ｄ２Ｑ９离散速度模型，各离散速度的方向矢量为

ｅｉ＝

［０，０］　　　　　　　　　　　　　ｉ＝０
［（１，０）ｃ，（０，１）ｃ，（－１，０）ｃ，（０，－１）ｃ］
　　　　　　　　　　　　　　ｉ＝１～４
［（１，１）ｃ，（－１，１）ｃ，（－１，－１）ｃ，（１，－１）ｃ］
　　　　　　　　　　　　　　ｉ













＝５～８
（９）

对于非正交转换矩阵 Ｍ，可以表示如下：

Ｍ＝

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













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

（１０）

对于矩空间平衡态分布函数 ｍｅｑ，定义如下：
ｍｅｑ０ ＝ρ，ｍ

ｅｑ
１ ＝ρｕｘ，ｍ

ｅｑ
２ ＝ρｕｙ

ｍｅｑ３ ＝
２ρ
３
＋
ρ（ｕ２ｘ ＋ｕ

２
ｙ）

ε
，ｍｅｑ４ ＝

ρ（ｕ２ｘ －ｕ
２
ｙ）

ε

ｍｅｑ５ ＝
ρｕｘｕｙ
ε
，ｍｅｑ６ ＝

ｕｙ
３
，ｍｅｑ７ ＝

ｕｘ
３

ｍｅｑ８ ＝
ρ
９
＋
ρ（ｕ２ｘ ＋ｕ

２
ｙ）

３

















ε

（１１）

式中：ｕｘ和 ｕｙ分别为 ｕ的水平分速度和竖直分速
度；ρ为流体的密度。

速度场的平衡分布函数 ｆｅｑｉ 定义如下：

ｆｅｑｉ ＝ωｉρ１＋
ｅｉ·ｕ
ｃ２ｓ

＋
ｕｕ：（ｅｉｅｉ－ｃ

２
ｓＩ）

２εｃ４[ ]
ｓ

（１２）

式中：ｃｓ为格子声速，ｃｓ＝１／槡３；ωｉ为权重系数，其
具体数值为

ω０ ＝４／９，ω１ ＝１／９，ω２ ＝１／９

ω３ ＝１／９，ω４ ＝１／９，ω５ ＝１／３６，

ω６ ＝１／３６，ω７ ＝１／３６，ω８ ＝１／
{

３６

（１３）

力项 Ｆ定义如下：

Ｆ０＝０，Ｆ１＝ρＦｘ，Ｆ２＝ρＦｙ，Ｆ３＝
２ρ（ｕｘＦｘ＋ｕｙＦｙ）

ε

Ｆ４＝
２ρ（ｕｘＦｘ－ｕｙＦｙ）

ε
，Ｆ５＝

２ρ（ｕｘＦｙ＋ｕｙＦｘ）
ε

Ｆ６＝
１
３ρ
Ｆｙ，Ｆ７＝

１
３ρ
Ｆｘ，Ｆ８＝

２
３
·
ρ（ｕｘＦｙ＋ｕｙＦｘ）















ε

（１４）

　　本文所采用的 ＭＴＲＬＢＭ方法分布函数的演
化与常规的 ＬＢＭ方法一样，首先是矩空间进行
碰撞：

ｍ（ｘ，ｔ）＝ｍ（ｘ，ｔ）－Ｓ·（ｍ－ｍｅｑ）
（ｘ，ｔ）＋

　　δｔ Ｉ－
Ｓ( )２·Ｆ （１５）

式中：ｍ为发生过碰撞后的矩空间分布函数。当
碰撞完成后，通过公式 ｆ ＝Ｍ－１

·ｍ将矩空间转
化为速度空间，迁移仍然在速度空间进行：

ｆｉ（ｘ＋ｅｉ，ｔ＋δｔ）＝ｆ

ｉ（ｘ，ｔ） （１６）

流体的宏观密度 ρ和速度 ｕ定义如下：

ρ＝∑
８

ｉ＝０
ｆｉ＝∑

８

ｉ＝０

珋ｆｉ （１７）

ρｕ＝∑
８

ｉ＝０
ｅｉｆｉ ＝∑

８

ｉ＝０
ｅｉ珋ｆｉ＋

δｔ
２ρ
Ｆ （１８）

流体的宏观速度 ｕ可以通过引入一个临时速
度 ｖ获得：

ｕ＝ ｖ
ｃ０＋ ｃ槡

２
０ ＋ｃ１ ｖ

（１９）

３４２
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式中：

ｖ＝∑
８

ｉ＝０
ｅｉｆｉ／ρ０＋

δｔ
２ε
Ｇ

ｃ０ ＝
１
２ １＋ε

δｔ
２
·
υ( )Ｋ

ｃ１ ＝ε
δｔ
２
·
Ｆε

槡















Ｋ

（２０）

２．２　求解温度场的 ＭＲＴＬＢ模型
在对温度场的求解时，采用计算量相对较小的

Ｄ２Ｑ５模型进行模拟，其模拟结果已经足够准确，二
维温度场的非正交 ＭＲＴＬＢＭ方程定义如下：
ｇｉ（ｘ＋ｅｉδｔ，ｔ＋δｔ）－ｇｉ（ｘ，ｔ）＝

　　 －（Ｎ－１ＱＮ）ｉｊ（ｇｉ－ｇ
ｅｑ
ｉ）（ｘ，ｔ） （２１）

式中：ｇ为温度分布函数；ｇｅｑ为温度平衡分布函
数；Ｑ为松弛系数矩阵；Ｎ为非正交转换矩阵，其
表达式为

Ｎ ＝

１ １ １ １ １

０ １ ０ －１ ０

０ ０ １ ０ －１

０ １ １ １ １

０ １ －１ １ －

















１

（２２）

对于 Ｄ２Ｑ５模型，其温度场各离散速度的方
向矢量为

ｅｉ＝
［０，０］　　　　　　　　　　　　　　　ｉ＝０
［ｃｏｓ（（ｉ－１）π／２）ｃ，ｓｉｎ（（ｉ－１）π／２）ｃ］　ｉ{ ＝１～４

（２３）
模型中的温度 Ｔ通过式（２４）计算：

σＴ＝∑
４

ｉ＝０
ｇｉ （２４）

矩空间平衡态分布函数 ｎｅｑ为

ｎｅｑ ＝ Ｔ，ｕｘＴ，ｕｙＴ，
１
２
Ｔ，{ }０ （２５）

松弛系数矩阵 Ｑ定义如下：
Ｑ ＝ｄｉａｇ（ζ０，ζ１，ζ２，ζ３，ζ４） （２６）

　　速度空间的温度平衡态分布函数 ｇｅｑｉ 定义为

ｇｅｑｉ ＝
（１－ω）σＴ　　 ｉ＝０
１
４ωσ

Ｔ ｉ＝１～{ ４
（２７）

式中：ω为常值。
松弛时间 τυ和 τＴ公式如下：

τυ ＝
１
２
＋Ｍａ·ＪＬ３槡Ｐｒ

ｃδｔ槡Ｒａ

τＴ ＝
１
２
＋
γｃ２ｓ（τ－０．５）
Ｊσｃ２ｓＴ













Ｐｒ

（２８）

式中：γ为热扩散率比，γ＝αｅ／α，α为热扩散系

数；ｃ２ｓＴ为 Ｄ２Ｑ５模型的格子声速，ｃ
２
ｓＴ＝１／４。

３　数值模拟结果及讨论

３．１　模型验证

本文模拟设定参数如下：ω＝１／２，ｃ２ｓＴ＝１／４，

Ｊ＝１，σ＝１，γ＝１，Ｐｒ＝１．０，对于其他松弛参数则
设置为：ζ０＝１，ζ１＝ζ２＝１／τＴ，ζ３＝ζ４＝１．５。对常
规的二维垂直热壁面多孔方腔内自然对流传热现

象进行了模拟，并计算热壁面上的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数
与文献［１６］进行比较，在 Ｒａ＝１０６、Ｄａ＝１０－４、ε＝
０．４、Ｐｒ＝１．０下与文献［１７］等温线图及流线图做
了比较，其结果由图３给出，以验证本文程序的正
确性。由表 １的数据可以看出，此次模拟结果与
文献［１７］结果相近，其相对误差均在 ３％以内，说
明采用非正交 ＭＲＴ方法模拟方腔内自然对流的
合理性。本文研究了６种不同冷源布置方案对含
多孔方腔内自然对流传热的影响及Ｒａｙｌｅｉｇｈ数、

图 ３　不同方法流线及等温线图比较（Ｒａ＝１０６，

Ｄａ＝１０－４，ε＝０．４，Ｐｒ＝１．０）

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ（Ｒａ＝１０６，Ｄａ＝１０－４，

ε＝０．４，Ｐｒ＝１．０）

表 １　热壁面上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数

Ｔａｂｌｅ１　ＡｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｓａｔｈｏｔｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅ

Ｄａ Ｒａ ε
Ｎｕａｖｅ

本文结果 文献［１７］

相对

误差／％

１０－４ １０６ ０．６ ２．７４１ ２．７０４ １．３７

１０－４ １０５ ０．６ １．０８８ １．０７１ １．５９

１０－２ １０５ ０．４ ３．０４６ ２．９９２ １．８０

１０－２ ５×１０５ ０．４ ５．０４８ ４．９８２ １．３２

１０－２ １０４ ０．６ １．５６１ １．５３０ ２．０３

４４２
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Ｄａｒｃｙ数对其流动传热的影响。针对特定的冷
源布置方案，对不同形状的内热源进行了研

究，同时分析了内热源位置对腔内传热的影

响。本文的数值模拟结果分别以等温线图、流

线图、局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数、平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数、流函数
值等表示。

３．２　冷源布置方案的影响
为了研究何种形式的冷却边界更有利于方腔

内热量的传递，图 ４给出了 ε＝０．４、Ｒａ＝１０６、
Ｄａ＝１０－２时所研究的 ６种不同冷源布置方案下
方腔内温度场及流场变化图。图中：Ψｍａｘ，ｌ、Ψｍａｘ，ｒ
分别表示左右漩涡的最大值。可以看出，在给定

参数下，６种不同冷源布置方案等温线图差异很
大，方腔内等温线只在冷壁面及热壁面附近的薄

边界层内保持垂直，方腔中的等温线基本保持水

平，表明此时腔内对流传热占主导地位。通过计

算方腔内高温块热壁面上的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数及等
温线图，部分冷源置于方腔上侧腔内的对流传热

强烈，ＳｃｈｅｍｅＡ、ＳｃｈｅｍｅＢ、ＳｃｈｅｍｅＤ的布置方案
更有利于热量的传递。从流线图可以看出，

ＳｃｈｅｍｅＣ由于冷源空间结构的限制，导致方腔
２个漩涡均集中于方腔的下部，流体的流动在方
腔上部很弱，导致方腔上部的热量无法有效传递，

方腔内整体传热效果很差。通过分析 ＳｃｈｅｍｅＣ、
ＳｃｈｅｍｅＦ两个布置方案，ＳｃｈｅｍｅＦ布置方案热壁
面 Ｎｕａｖｅ及内热源右侧的漩涡强度明显高于
ＳｃｈｅｍｅＣ，表明提高冷源的布置位置能够明显提
高腔内的对流传热强度。由流线图看出，方腔内

产生２个流动方向相反的漩涡，分别位于内热源
的左右两侧。由于 ６种不同的冷源布置方案，漩
涡形状及涡心位置发生改变。冷源对称布置时，

方腔内形成的 ２个漩涡也对称分布，方腔左右壁
面冷源非对称布置时，２个漩涡不再对称分布，左
右漩涡中心位置随冷源位置移动。

为了更直观地了解方腔内流体的流动特性，

图５给出了 ε＝０．４、Ｒａ＝３×１０６、Ｄａ＝１０－２时６种
不同冷源布置方案下方腔中间高度上的速度分布

Ｖ。以高温块中心点为坐标原点，向右为速度的
正方向。由图 ５知，在高温热块左侧速度首先达
到负的最大值然后达到正的最大值，从而论证了

方腔左侧形成的是逆时针运动的漩涡。ＳｃｈｅｍｅＡ
的布置方案方腔中间高度速度变化范围最大，而

且其峰值最大，峰形更为尖锐，说明冷源双上部的

布置方式流体具有很好的流动状态，对流传热作

用强烈，ＳｃｈｅｍｅＣ的布置方案其峰值最小，说明
了双下部的冷源布置方案限制了方腔内流体的流

动，腔内的传热效果很差。图 ６给出了 ε＝０．４、
Ｒａ＝６×１０５时 ６种不同冷源布置方案下内热源
热壁面上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 Ｄａｒｃｙ数的变化。可
以看出，Ｄａ＜１０－４时，热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随
Ｄａｒｃｙ数的增大增加缓慢，表明方腔内的传热以
热传导为主，此时 ＳｃｈｅｍｅＢ中部冷源的布置方案
表现出最大的热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数。Ｄａｒｃｙ数从
１０－４增加到１０－３时，热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数增幅剧
烈，以 ＳｃｈｅｍｅＢ为例，平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数从 ４．７５增
大到７．５５，增大到原来的 １．５９倍。Ｄａｒｃｙ数增大
到１０－２后，随着 Ｄａｒｃｙ数的增大，热壁面平均 Ｎｕｓ
ｓｅｌｔ数增加缓慢，在 Ｄａ＞１０－２时，ＳｃｈｅｍｅＡ布置
方案热壁面具有最大的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数。这是由
于 Ｄａｒｃｙ数较大时，腔内流体流动受到的介质阻
力较小，流动可以看做是纯浮升力的诱导流，方腔

内的对流传热占据主导地位。

图 ４　六种不同等温边界布置下的等温线图和流线图

Ｆｉｇ．４　Ｉｓｏｔｈｅｒｍｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｆｏｒｓｉｘｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｂｏｕｎｄａｒｙａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ

５４２
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图 ５　六种不同等温边界布置下的速度分布

Ｆｉｇ．５　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｗｉｔｈｓｉｘｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｓｏｔｈｅｒｍａｌ

ｂｏｕｎｄａｒｙａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ

图 ６　六种不同等温边界布置下热壁面平均

Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 Ｄａｒｃｙ数变化

Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｗａｌｌ

ｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈＤａｒｃｙｎｕｍｂｅｒｕｎｄｅｒｓｉｘｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｂｏｕｎｄａｒｙａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ

３．３　Ｒａｙｌｅｉｇｈ数的影响
Ｒａｙｌｅｉｇｈ数作为影响方腔内自然对流传热的

重要参数具有重要意义。当 Ｒａ＜１０４时，方腔内
传热以热传导为主，Ｒａ＝１０６时，对流传热已经占
据主导地位。为了研究 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数对６种不同冷
源布置方案下方腔内对流传热的影响，图 ７给出
了 ε＝０．４、Ｄａ＝１０－２时，６种不同冷源布置方案
下热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数的变化情
况。可以看出，Ｒａｙｌｅｉｇｈ数在 １×１０６～６×１０６变
化过程中，ＳｃｈｅｍｅＡ的布置方案热壁面平均 Ｎｕｓ
ｓｅｌｔ数均为最大值，ＳｃｈｅｍｅＣ冷源布置方案热壁
面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数始终为最小值。ＳｃｈｅｍｅＡ、
ＳｃｈｅｍｅＢ、ＳｃｈｅｍｅＤ三种布置方案热壁面均有较
高的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数，ＳｃｈｅｍｅＡ热壁面平均 Ｎｕｓ
ｓｅｌｔ数从９．７１增大到了 １４．４９。图 ８给出了 ６种
冷源布置方案下内热源热壁面上的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ
数变化情况，起始于内热源右壁面，随之左壁面下

壁面，然后终止于内热源上部热壁面。可以看出，

方腔内部等温块边角处的等温线聚集，表明此处

图 ７　六种不同等温边界布置下热壁面平均

Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数变化

Ｆｉｇ．７　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｗａｌｌ

ｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｕｎｄｅｒｓｉｘｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｂｏｕｎｄａｒｙａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ

图 ８　六种不同等温边界布置下热壁面局部

Ｎｕｓｓｅｌｔ数变化

Ｆｉｇ．８　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅ

ｗｉｔｈｓｉｘｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｓｏｔｈｅｒｍａｌｂｏｕｎｄａｒｙａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ

有较大的温度梯度，局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数在等温热块的
边角出现尖峰。这可以从流体流动角度解释，由

于热块边角不是流体流过的前缘就是后缘导致此

处有较大的温度梯度。ＳｃｈｅｍｅＡ的布置方案在
内热源的左壁面、右壁面及上壁面均表现出最大

的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数，解释了其有最大的热壁面平均
Ｎｕｓｓｅｌｔ数。
３．４　内热源结构形式及位置的影响

为了研究方腔内放置何种形式的高温热块更

有利于热量的传递，本节比较了 ３种不同内热源
结构形式对腔内流体流动与传热的影响。３种模
型内热源的热壁面周长相等，冷源布置方案为

ＳｃｈｅｍｅＡ采用的双上部冷却方式，图 ９给出了
ε＝０．４、Ｒａ＝３×１０５时不同 Ｄａｒｃｙ数下 ３种不同
形状的内热源的等温线图和流线图，流线图给出

了漩涡的最大流函数值，等温线图给出了热壁面

上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数值。由图９可以看出，Ｄａ＝１０－３

６４２
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图 ９　三种不同内热源结构形式下方腔内的流线图和等温线图

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｉｓｏｔｈｅｒｍｓｉｎｓｑｕａｒｅｃａｒｉｔｙｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

时，３种方案的等温线分布均较为均匀，等温线大
都垂直分布，表明此时腔内的传热是导热占主导

地位，当 Ｄａ＝１０－２时，腔中的等温线开始发生明

显弯曲，只有冷边界与热块薄边界层内等温线保

持垂直状态，这是由于 Ｄａｒｃｙ数较大，腔内多孔介
质的渗透率增大，流体受到方腔内部介质的阻力

减小，腔内的对流传热作用增加，更有利于腔内的

传热。由图９看出，在高 Ｄａｒｃｙ数下，腔内垂直布
置的内热源热表面具有最大的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数值
并且最大流函数值亦为最大，表明在此条件下

Ｃａｓｅ３内热源的布置方式更有利于方腔内的
散热。

图１０给出了 ３种不同内热源结构形式下热
壁面上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数的变化情况。
当 Ｒａ＜１０４时，热壁面上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数增加缓

慢，此时腔内以导热为主，且水平放置的高温热块

图 １０　三种不同内热源结构形式下热壁面平均

Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数变化

Ｆｉｇ．１０　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｗａｌｌ

ｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｉｎｃａｖｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

（Ｃａｓｅ２）方腔热壁面具有更大的 Ｎｕｓｓｅｌｔ数。当
Ｒａ＞１０５时，热壁面上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 Ｒａｙｌｅｉｇｈ
数增加剧烈，表明方腔内流体的对流传热作用在

加强，在高 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数下，竖直放置的高温热块
（Ｃａｓｅ３）腔内具有更好的对流传热特性。为了更
好地说明在高 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数下３种不同内热源结构
形式下方腔内的对流传热效果，图 １１给出了 ε＝
０．４、Ｒａ＝１０６、Ｄａ＝１０－２时，３种不同内热源结构
形式下方腔中间高度上的速度分布 ｖ。以热块中
心为坐标原点，向右为速度正方向，图中 ｙ＝０．５
为方腔中间高度的水平线，由于边界条件及内热

源的对称布置方腔中间高度上的速度分布 ｖ亦表
现出对称特性。由图１１可以看出，Ｃａｓｅ３内热源
结构形式具有速度的最大值，Ｃａｓｅ２结构形式峰
值最小，Ｃａｓｅ３结构形式流动覆盖范围更广，腔内
具有更好的传热特性。

为了研究内热源位置对多孔方腔内流体流动

及传热的影响，选取了Ｈ／Ｌ＝０．４的高温热块为

图 １１　三种不同内热源结构形式下的速度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｉｎｃａｖｉｔｙｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
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研究对象（即 Ｃａｓｅ１），高温热块上壁距离方腔上
壁面的无量纲长度 ａ，其他无量纲参数设置如下：
ε＝０．４，Ｄａ＝１０－３，Ｒａ＝１０６。图１２给出了４种内
热源处于不同位置时（高温热块中心始终处于方

腔中垂线上），方腔内的等温线图和流线图。图

中：左图为等温线图，右图为流线图。由图 １２可
以看出，ａ＝０时漩涡集中于方腔上部，漩涡基本
对下部不产生影响，腔内下部的传热效果极差，随

着 ａ值的增大，漩涡开始覆盖方腔下部，下部的传
热得到明显提高。为了进一步理解内热源位置对

腔内对流传热的影响，图 １３给出了 ａ＝０，０．１，
０．２，…，０．６时，７种不同内热源位置热壁面局部
Ｎｕｓｓｅｌｔ数的变化。热壁面起始于左壁面，向右依
次为右壁面、上壁面，终止于下壁面，横坐标表示

热壁面的无量纲长度。由于内热源及冷源的对称

布置，由图１３看出内热源的左右壁面局部Ｎｕｓｓｅｌｔ
数均相同，ａ＝０时左、右热壁面的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数
始终最小，下部热壁面则具有较大的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ
数。ａ＝０．６时，内置热块左壁面、右壁面、上壁面
均表现出最大的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数值。图 １４则给出
了内热源热壁面上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随无量纲长度
ａ的变化。图中：散点表示模拟结果，曲线是运用
最小二乘法得到的关于 Ｎｕｓｓｅｌｔ数的拟合关系式
的曲线，拟合度为９１．１％，拟合的曲线关系式为：
Ｎｕａｖｅ＝７．７３ｅ

０．９９ａ－１．６７ａ２
。可以看出，随着无量纲长

度 ａ的增大，热壁面上的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数表现出先
增大后减小的趋势，并且在 ａ＝０．２５处，热壁面上
的平均Ｎｕｓｓｅｌｔ数达到最大值，此时方腔内的对

图 １２　不同 ａ值下方腔内的等温线图和流线图

Ｆｉｇ．１２　Ｉｓｏｔｈｅｒｍｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｉｎｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖａｌｕｅｓｏｆａ

图 １３　不同 ａ值下热壁面局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数变化

Ｆｉｇ．１３　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔ

ｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｖａｌｕｅｓ

图 １４　热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 ａ值变化

Ｆｉｇ．１４　ＡｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｗａｌｌｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｕｒｆａｃｅｖｅｒｓｕｓａｖａｌｕｅｓ
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　第 ２期 张莹，等：含内热源的多孔方腔自然对流非正交 ＭＲＴＬＢＭ模拟

流传热水平最为强烈。

为了研究方腔位于不同水平位置时（高温块

中心点始终位于方腔水平线上），对腔内对流传

热的影响，选取了 Ｈ／Ｌ＝０．４的高温热块为研究
对象，高温热块左壁面距离方腔左壁面的无量纲

长度 ｂ＝０，０．０２５，０．０５，…，０．６，其他无量纲参数
设置如下：ε＝０．４，Ｄａ＝１０－３，Ｒａ＝１０６。图 １５给
出了不同 ｂ值下方腔内的等温线图和流线图，同
时给出了热壁面上的平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数及最大流函
数值。图中：左图为等温线图，右图为流线图。可

以看出，由于此时高温块的布置不再左右对称，腔

内流线图亦表现出非对称性，ｂ＝０时腔内形成
２个大小不一的漩涡，在高温块的上部形成一个
逆时针运动的小漩涡，右侧形成一个顺时针运动

的大漩涡。随着 ｂ值增加，由于方腔空间结构的
改变上部漩涡开始向高温热块左侧移动，为了更

好地理解 ｂ值对腔内传热的影响，图１６给出了不

同 ｂ值下方腔中间高度的垂直速度分布 ｖ。以热
块中心为坐标原点，向右为速度正方向，图中 ｙ＝
０．５表示方腔中间高度的水平线，可以看出，在 ｂ
由０增大至 ０．３的过程中，腔内左侧速度峰值亦
依次增大，在高温块的右侧不同 ｂ值下的速度分
布大致相同且峰值相差不大。

为了进一步研究内热源位于不同水平位置对

腔内自然对流传热的影响，图１７给出了方腔热壁
面上平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随无量纲距离 ｂ的变化，同时
图１８亦给出不同 ｂ值下方腔热壁面上的局部
Ｎｕｓｓｅｌｔ数变化。可以看出，热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数
随 ｂ的变化表现出对称分布，对称轴为 ｂ＝０．３。
因此只讨论０≤ｂ≤０．３，在 ｂ从 ０增大的过程中，
热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数首先突增，在 ｂ＝０．０２５处
达到最大值，为１６．０，随后平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数开始减
小，在ｂ＝０．１５处达到最小值８．６８，随后在 ｂ增大
到０．３的过程中，热壁面上的平均Ｎｕｓｓｅｌｔ数又表

图 １５　不同 ｂ值下方腔内的等温线图和流线图

Ｆｉｇ．１５　Ｉｓｏｔｈｅｒｍｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｉｎｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖａｌｕｅｓｏｆｂ

图 １６　不同 ｂ值下方腔水平中平面的速度分布

Ｆｉｇ．１６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐｒｏｆｉｌｅｓｉｎｔｈｅｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｍｉｄｐｌａｎｅｏｆ

ｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｖａｌｕｅｓ

图 １７　热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数随 ｂ值变化

Ｆｉｇ．１７　ＡｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｗａｌｌ

ｓｕｒｆａｃｅｖｅｒｓｕｓｂｖａｌｕｅｓ
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图 １８　不同 ｂ值下热壁面局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数变化

Ｆｉｇ．１８　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏｃａｌＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒａｔｈｏｔｗａｌｌ

ｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｖａｌｕｅｓ

现出上升的趋势。此现象可以从图 １８热壁面上
的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数变化得到解释，在 ｂ＝０．０２５时
由于冷热壁面距离较近，高温热块左壁面上部附

近存在极大的温度梯度，导致热块左壁面上侧具

有很大的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ值，且高温热块上部也有很
大的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数，使得平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数很大。
ｂ＝０．１５时，高温热块热壁面的右壁面和下壁面的
局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ均表现出较小值，且另外 ２个热壁面
的局部 Ｎｕｓｓｅｌｔ数处于中间水平，导致平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ
值很小。

４　结　论

本文采用非正交 ＭＲＴＬＢＭ对含内热源的二
维多孔方腔内的自然对流传热进行了数值模拟，

研究了不同冷源布置方案、Ｄａｒｃｙ数、Ｒａｙｌｅｉｇｈ数、
内热源结构形式及其位置对方腔内对流传热的影

响。研究结果表明：

１）当方腔内冷却边界及内热源左右对阵布
置时，腔内温度场、流场亦左右对称分布。

２）对于讨论的６种冷源布置方案，双顶部布
置方式在高 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数下有更好的冷却效果。

３）在高 Ｒａｙｌｅｉｇｈ数下，垂直放置的内热源腔
内具有更好的传热效果。

４）当高温方形热源尺寸 Ｈ／Ｌ＝０．４为定值
时，高温热源位置 ａ对腔内的对流传热影响显著，
随着 ａ值的增大，热壁面平均 Ｎｕｓｓｅｌｔ数表现出先
增大后减小的趋势，且存在最佳的位置（ａ＝
０．２５），使方腔内的对流传热效果最强。

５）当高温方形热源尺寸 Ｈ／Ｌ＝０．４为定值
时，高温热源位置 ｂ亦对腔内的对流传热有着重
要影响，在 ｂ从 ０～０．３变化过程中，热壁面平均

Ｎｕｓｓｅｌｔ数呈现出先增后减再增的趋势。
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（３）：６４０６４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＨＵＥＬＳＺＧ，ＲＥＣＨＴＭＡＮＲ．Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｄｕｅｔｏｎａｔｕｒａｌｃｏｎ

ｖｅｃｔｉｏｎｉｎａｎｉｎｃｌｉｎｅｄｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙｕｓｉｎｇｔｈｅｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎ

ｅｑｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２０１３，６５：１１１１１９．

［１０］ＺＨＡＯＣＹ，ＤＡＩＬＮ，ＴＡＮＧＧＨ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｆ

ｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｉｎｐｏｒｏｕｓｍｅｄｉａ（ｍｅｔａｌｓ）ｕｓｉｎｇｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚ

ｍａｎｎｍｅｔｈｏｄ（ＬＢＭ）［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄ

ＦｌｕｉｄＦｌｏｗ，２０１０，３１（５）：９２５９３４．

［１１］ＢＯＵＡＲＮＯＵＮＡＫ，ＢＯＵＴＲＡＡ，ＲＡＧＵＩＫ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅ

ｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｍｏｄｅｌｆｏｒｆｌｏｗａｎｄｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅ

ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｃｈａｎｎｅｌｗｉｔｈｐｏｒｏｕｓｍｅｄｉａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｔａ

ｔｉｓｔｉｃａｌＰｈｙｓｉｃｓ，２０１９，１７４（５）：９７２９９１．

［１２］李培生，李伟，张莹，等．倾斜多孔方腔内自然对流非正交

ＭＲＴＬＢ数值模拟［Ｊ］．华南理工大学学报（自然科学版），
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　第 ２期 张莹，等：含内热源的多孔方腔自然对流非正交 ＭＲＴＬＢＭ模拟

２０１８，４６（１）：１５２３．

ＬＩＰＳ，ＬＩＷ，ＺＨＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．ＬａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｉｎａｎｉｎｃｌｉｎｅｄｐｏｒｏｕｓｃａｖｉｔｙｗｉｔｈａｈｏｔ

ｓｑｕａｒｅｏｂｓｔａｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１８，４６（１）：１５２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＢＡＹＴＡＳＡＣ，ＰＯＰＩ．Ｆｒｅｅｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｉｎａｓｑｕａｒｅｐｏｒｏｕｓｃａｖｉｔｙ

ｕｓｉｎｇａｔｈｅｒｍａｌｎｏｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌ

ｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００２，４１（９）：８６１８７０．

［１４］ＳＡＥＩＤＮＨ．Ｃｏｎｊｕｇａｔｅｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｉｎａｐｏｒｏｕｓｅｎｃｌｏ

ｓｕｒｅ：Ｅｆｆｅｃｔｏｆｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎｉｎｏｎｅｏｆｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｗａｌｌｓ［Ｊ］．Ｉｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００７，４６（６）：

５３１５３９．

［１５］ＡＬＦＡＲＨＡＮＹＫ，ＴＵＲＡＮＡ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｆｄｏｕｂｌｅｄｉｆｆｕ

ｓｉｖｅｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔａｎｄｍａｓｓｔｒａｎｓｆｅｒｉｎａｎｉｎｃｌｉｎｅｄ

ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｃａｖｉｔｙｆｉｌｌｅｄｗｉｔｈｐｏｒｏｕｓｍｅｄｉｕｍ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｎＨｅａｔａｎｄＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０１２，３９（２）：１７４

１８１．

［１６］ＬＩＵＱ，ＨＥＹＬ，ＬＩＱ，ｅｔａｌ．Ａｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅｌａｔｔｉｃｅ

Ｂｏｌｔｚｍａｎｎｍｏｄｅｌｆｏｒｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｐｏｒｏｕｓｍｅｄｉａ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＭａｓｓＴｒａｎｓｆｅｒ，２０１４，

７３：７６１７７５．

［１７］ＬＩＵＱ，ＨＥＹＬ，ＤＡＷＳＯＮＫＡ，ｅｔａｌ．ＬａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎｓｏｆｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｐｏｒｏｕｓｍｅｄｉａ［Ｊ］．Ｐｈｙｓｉｃａ

ＡＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄ ＩｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１７，４６５：

７４２７５３．

　作者简介：

　张莹　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：复杂热流

场介质。

李培生　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：生物质／

煤燃烧及资源化利用。

ＮｏｎｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ
ｎａｔｕｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎｉｎｐｏｒｏｕｓｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙｗｉｔｈｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ
ＺＨＡＮＧＹｉｎｇ，ＢＡＯＪｉｎ，ＧＵＯＨａｉｌｏｎｇ，ＬＩＡＮＸｉａｏｌｏｎｇ，ＨＵＡＮＧＹｉｃｈｅｎ，ＬＩＰｅｉｓｈｅｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ＆ＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｃｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｎａｎｃｈａｎｇ３３００３１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｅｎｈａｎｃｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｆｌｕｉｄｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｔｈｅｐｏｒｏｕｓｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙ，ｔｈｅ
ｎｏｎｏｒｔｈｏｇｏｎａｌｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅ（ＭＲＴ）ｌａｔｔｉｃｅＢｏｌｔｚｍａｎｎｍｅｔｈｏｄ（ＬＢＭ）ｉｓｕｓｅｄｔｏｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｎａｔｕ
ｒａｌｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｔｈｅｐｏｒｏｕｓｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙｗｉｔｈｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｌｄ
ｓｏｕｒｃｅａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｓ（ＳｃｈｅｍｅＡＳｃｈｅｍｅＦ），ｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ（Ｃａｓｅ１，Ｃａｓｅ２，Ｃａｓｅ３），ｉｎｔｅｒ
ｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｌｏｃａｔｉｏｎ（ａ，ｂ），Ｄａｒｃｙｎｕｍｂｅｒ，ａｎｄＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒｏｎｆｌｕｉｄｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｓｑｕａｒｅ
ｃａｖｉｔｙａｒｅｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｃｏｌｄｓｏｕｒｃｅｈａｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｆｌｕ
ｅｎｃｅｏｎｔｈｅｆｌｕｉｄｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ．Ｗｈｅｎｔｈｅｃｏｌｄｓｏｕｒｃｅｉｓｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｌｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ，ｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ｆｉｅｌｄａｎｄｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎｔｈｅｃａｖｉｔｙａｒｅａｌｓｏｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｌｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ；ｕｎｄｅｒｈｉｇｈＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒ，ｔｈｅ
ｄｏｕｂｌｅｕｐｐｅｒｃｏｌｄｓｏｕｒｃｅａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆＳｃｈｅｍｅＡｃａｎｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｔｅｎｓｉｔｙｉｎｔｈｅ
ｃａｖｉｔｙ；ｔｈｅｓｈａｐｅｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅｈａｓａｇｒｅａｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｔｈｅｃａｖｉｔｙ．
ＵｎｄｅｒｔｈｅｈｉｇｈＲａｙｌｅｉｇｈｎｕｍｂｅｒ，ｃａｓｅ３ｉｓａｒｒａｎｇｅｄｂｅｔｔｅｒ．Ｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓａａｎｄｂｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ
ｈａｖｅｏｂｖｉｏｕｓｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｔｈｅｃａｖｉｔｙ．ＴｈｅｆｉｔｔｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔ
ｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｈｏｔｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅａｎｄｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒｅｉｓａｎｏｐｔｉｍａｌｐｏｓｉｔｉｏｎａ（ａ＝０．２５），
ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｃｏｎｖｅｃｔｉｖｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｔｈｅｃａｖｉｔｙｓｔｒｏｎｇｅｓｔ；ｔｈｅａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｈｏｔｗａｌｌ
ｓｕｒｆａｃｅａｌｓｏｓｈｏｗｓａｓｐｅｃｉｆｉｃｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｗｉｔｈｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｂｖａｌｕｅ．Ｗｉｔｈｔｈｅｖａｌｕｅｏｆｂｉｎｃｒｅａｓｅｓ，ｔｈｅａｖｅｒ
ａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｈｏｔｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｉｎｃｒｅａｓｅｓｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｎｄｅｃｒｅａｓｅｓａｎｄｆｉｎａｌｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｐｌｅｒｅｌａｘａｔｉｏｎｔｉｍｅ（ＭＲＴ）ｌａｔｔｉｃｅ；Ｂｏｌｔｚｍａｎｎｍｏｄｅｌ；ｉｎｔｅｒｎａｌｈｅａｔｓｏｕｒｃｅ；ｎａｔｕｒａｌ
ｃｏｎｖｅｃｔｉｏｎ；ｐｏｒｏｕｓｓｑｕａｒｅｃａｖｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７１３１３：４２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７１１．１５５６．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５６６０１２，１１５６２０１１）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ，

Ｃｈｉｎａ（２０１８１ＢＡＢ２０６０３１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎｕｃｄｎｓ１９９５ｚ＠１６３．ｃｏｍ

１５２
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空间多体系统轨道姿态及机械臂一体化控制

魏春岭１，２，，袁泉１，２，张军１，２，王梦菲１，２

（１．北京控制工程研究所，北京 １００１９０；　２．空间智能控制技术国家级重点实验室，北京 １００１９０）

　　摘　　　要：针对在轨服务等新型任务对航天器快速机动能力的大幅提高，研究了卫星
基座和机械臂构成的空间多体系统的轨道、姿态和机械臂的一体化控制设计问题。首先，建立

了空间多体系统的动力学模型；然后，基于退步控制思想，设计了卫星基座、姿态与机械臂一体

化控制器，并证明了系统的稳定性，由于利用了空间多体系统的所有自由度，相比传统的基座

停控或只控制基座姿态而轨道停轨的方法，极大地提高了系统的适应能力，可同时实现空间大

范围的轨道转移、姿态机动，同时利用机械臂对目标进行精确操作控制。通过建立完整的空间

多体系统仿真模型，对控制器进行仿真，达到了同时进行轨道、姿态及机械臂末端机动的控制

目的，并验证了所提方法的有效性。

关　键　词：空间多体系统；机械臂；轨道控制；姿态控制；姿态轨道一体化控制
中图分类号：ＴＰ２４２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０２５２０７

　　空间机器人是未来在轨服务任务中的实施主
体，随着空间开发程度的提高，各国均发射了空间

机器人进行空间操作任务演示，如日本的 ＥＴＳ
ＶＩＩ、美国的“轨道快车”、ＸＳＳ１０、ＸＳＳ１１等［１４］

。

空间机器人是典型的空间多体系统，一般采

用卫星本体基座与用于目标操作的机械臂组成，

这种典型的空间多体系统自由度多、动力学复杂，

给其控制带来了挑战。

目前，已经有一些文献进行了空间多体系统

的控制研究。文献［５６］针对目标捕获时如何减
小机械臂对基座的干扰进行了机械臂控制器的设

计；文献［７］在不进行轨道控制但同时对基座和
机械臂姿态进行控制的情况下，设计了关节空间

内的自适应控制器；文献［８９］在既不进行基座轨
道控制，也不进行基座姿态控制时，针对外干扰的

不确定性，通过将工作空间内的状态转换到关节

空间内，设计了工作空间内的自适应控制器；文

献［１０］在基座轨道停控但姿态受控时，针对机械
臂在工作空间的操作控制，进行了基座姿态与机

械臂的控制器设计；文献［１１］针对基座完全停控
与基座进行姿态控制进行了比较研究；文献［１２］
在只进行基座姿态控制时，通过广义 Ｊａｃｏｂｉ矩阵
规划机械手的运动，可实现对基座的近似零干扰，

该方法后来在 ＥＴＳＶＩＩ上进行了试验。
从上述文献可以看到，空间机器人的控制器

设计思路主要分为２种：一种是基座完全停控，即
轨道和姿态都不施加控制，机器人只进行机械臂

的关节控制，该方法相当于完全丧失基座的控制

能力，机械臂末端可以达到的空间位置姿态非常

有限；另一种是基座姿态施加控制，但轨道不进行

控制，同时机械臂各关节施加控制，该方法利用了

基座的３个姿态转动自由度，部分扩展了空间机
器人的工作空间，但还是丧失了基座轨道控制后

所能达到的工作空间。上述２种情况都只利用了

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002002&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 魏春岭，等：空间多体系统轨道姿态及机械臂一体化控制

机械臂和（或）基座的转动自由度，会导致机械臂

可达空间有限，对于复杂的操作任务，常常还会导

致机械臂构型奇异，无法完成操作任务。

本文突破传统方法中只对机械臂和（或）基

座姿态进行控制的思路，在通用的空间多体系统

的动力学模型基础上，对基座的轨道、姿态及机械

臂的各个自由度同时进行协同控制，即利用系统

的所有自由度来实现空间操作，相比以往机械臂

对目标操作时基座停控的情况，理论上可以达到

空间中的任意位置，彻底消除机械臂操作时的构

型奇异问题，极大地增加了空间机器人的操作范

围和工作空间，增强了机器人在轨实现各种复杂

任务的能力。

１　动力学建模

空间机器人由基座及机械臂两大部分组成，

如图１所示。

图 １　空间机器人结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｒｏｂｏｔ

为了对图１所示系统进行描述，定义如下坐
标系：惯性坐标系 ｏｅｘｅｙｅｚｅ，固定在惯性空间中；第
ｉ（０≤ｉ≤ｎ）体的本体坐标系 ｏｉｘｉｙｉｚｉ，ｉ＝０对应基
座，ｏ０固定在基座的质心，ｉ＞０时对应各节机械
臂，ｏｉ固定在第 ｉ体与 ｉ－１体的铰接处。该多体
系统的动力学方程可表示为

Ｍｑ̈＋Ｃ（ｑ，ｑ）＝Ｆ （１）

式中：Ｍ＝

ｍａｌｌＩ３×３ Ｓ０Ｒ Ｓ０Ｑ
ＳＴ０Ｒ Ｊ０ Ｈ０Ｑ
ＳＴ０Ｑ ＨＴ０Ｑ Ｊ











Ｑ

，Ｃ（Ｒ０，ω０，ｑｍ）＝

Ｃ０Ｔ
Ｃ０Ｒ
Ｃ











ｍ

，ｑ＝
Ｒ
·

０

ｑ







ｇ
，ｑｇ＝

ω０
ｑ[ ]
ｍ

，Ｆ＝

Ｆ０
Ｍ０

Ｍ











ｍ

；Ｒ０∈Ｒ
３

为 ｏ０相对惯性系的位置；ω０∈Ｒ
３
为基座相对惯

性系的角速度；ｑｍ∈Ｒ
ｎ
，ｑｍ∈Ｒ

ｎ
，其第 ｉ（１≤ｉ≤ｎ）

个元素 ｑｉ为第ｉ个关节的角位置；ωｉ＝Ｌｕｑｉ为第ｉ

节臂的转动角速度，Ｌｕ＝［０　０　１］
Ｔ
，Ｌｕ取［０　０

１］Ｔ表示两节关节的转动自由度沿第 ｉ节臂的本体

坐标系的 Ｚｉ轴；ｍｉ为第 ｉ体的质量，ｍａｌｌ ＝∑
ｎ

ｉ＝０
ｍｉ

为整个空间机器人的质量；Ｍ∈Ｒ（６＋ｎ）×（６＋ｎ）为广
义质量阵；Ｃ（ｑ，ｑ）∈Ｒ６＋ｎ为非线性项；Ｆ∈Ｒ６＋ｎ

为广义外力；Ｆ０∈Ｒ
３
为系统所受的总的外力；

Ｍ０∈Ｒ
３
为系统所受总的外力矩；Ｍｍ∈Ｒ

ｎ
，其第 ｉ

个元素为第 ｉ个关节的控制力矩；Ｓ０Ｒ∈Ｒ
３×３
为基

座平动与基座转动的耦合矩阵；Ｓ０Ｑ∈Ｒ
３×ｎ
为基座

平动与各关节转动的耦合矩阵；Ｈ０Ｑ∈Ｒ
３×ｎ
为基

座转动与各关节转动的耦合矩阵；Ｊ０∈Ｒ
３×３
为基

座转动的广义惯量阵；ＪＱ∈Ｒ
ｎ×ｎ
为各关节转动的

广义惯量阵；Ｃ０Ｔ∈Ｒ
３
，Ｃ０Ｒ∈Ｒ

３
，Ｃｍ∈Ｒ

ｎ
，分别对

应基座平动、基座转动、关节转动的非线性项，限

于篇幅，其显式参见文献［１３］。
在上述动力学方程的建立过程中，选取了基

座的质心位置、基座的姿态及机械臂的各关节角

度作为动力学方程的状态变量，与传统文献不进

行基座的轨道控制相比，多出了基座质心的平动

动力学方程。由于空间机器人在进行空间任务操

作时，在基座本体上常常安装了全局相机，以对周

边环境进行观察，通过本文基座质心，可以方便地

计算出固定在基座上的相机的位置与姿态，从而

对相机的观察模型进行数值建模与仿真。而传统

文献由于不考虑基座的轨道运动，常常将系统的

平动点取在整个系统的质心处，但由于空间多体

系统的变构型特点，系统的质心没有固定的位置，

因此也无法利用系统质心对基座上的全局相机等

进行建模。

２　控制律设计

为了对空间机器人进行控制，选取需要控制

的状态量为 ｑＥ＝［Ｒ
Ｔ
０ θＴ０ ＲＴＥ θＴＥ］

Ｔ
，注意 ｑＥ与

动力学方程中 ｑ的区别，Ｒ０、θ０、ＲＥ、θＥ分别为基
座位置、姿态及机械臂末端位置、末端姿态。

为了描述基座的姿态运动，采用如下形式定

义基座的姿态运动：

θ
·

０ ＝Ｄ（θ０）ω０ （２）

式中：θ０＝［φ０ θ０ ψ０］Ｔ为基座的三轴欧拉角。

采用３１２转序时，Ｄ（θ０）可表示为

Ｄ（θ０）＝

ｃｏｓθ０ ０ ｓｉｎθ０
ｓｉｎθ０ｔａｎφ０ １ －ｃｏｓθ０ｔａｎφ０
－ｓｉｎθ０／ｃｏｓφ０ ０ ｃｏｓθ０／ｃｏｓφ











０

（３）
为了建立 ｑＥ与 ｑ的关系，需要将机械臂末端

３５２
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的位置和姿态表示成机械臂各关节的函数。

第 ｉ体质心的速度可表示为

ｖｃｉ ＝Ｒ
·

０＋∑
ｉ

ｋ＝０
Ａｅｋω

×
ｋＳｋｉ ｍｉ （４）

式中：Ａｅｋ为从 ｏｋｘｋｙｋｚｋ到 ｏｅｘｅｙｅｚｅ的坐标转换矩
阵；Ｓｋｉ为第 ｉ体相对第 ｋ体的静矩，即

Ｓｋｉ ＝ｍｉ∑
ｉ－１

ｊ＝ｋ
Ａｋｊｒｊ，ｊ＋１＋Ａｋｉｍｉｒｃｉ　　ｉ≥ ｋ （５）

其中：Ａｋｉ为从 ｏｉｘｉｙｉｚｉ到 ｏｋｘｋｙｋｚｋ的坐标转换矩
阵；ｒｊ，ｊ＋１为从 ｏｊ到 ｏｊ＋１的矢量坐标（见图 １）；ｒｃｉ为
第 ｉ体质心在 ｏｉｘｉｙｉｚｉ中的位置。

机械臂末端的速度可表示为

Ｒ
·

Ｅ ＝Ｒ
·

０－Ａｅ０ρ
×
０，ｎ＋１ω０－∑

ｎ

ｋ＝１
Ａｅｋρ

×
ｋ，ｎ＋１Ｌｕｑｋ （６）

式中：ρｉ，ｊ＝∑
ｊ－１

ｋ＝ｉ
Ａｉｋｒｋ，ｋ＋１。

机械臂末端的角速度可表示为

ΩＥ ＝∑
ｎ

ｋ＝０
ＡＴｋｎωｋ ＝Ａ

Ｔ
０ｎω０＋∑

ｎ

ｋ＝１
ＡＴｋｎＬｕｑｋ （７）

机械臂末端姿态的运动学也采用３１２欧拉角
来描述，则

θ
·

Ｅ ＝Ｄ（θＥ）ΩＥ （８）
由式（２）、式（５）～式（８）可得

ｑＥ ＝Ｊｑ （９）
式中：Ｊ为 Ｊａｃｏｂｉ矩阵。式（９）即建立了控制状
态量 ｑＥ 与动力学方程中的状态量 ｑ之间的
关系。

式（９）中，当 Ｊ不是满秩矩阵时，称为“动力
学奇异”，出现动力学奇异时，空间机器人无法将

机械臂末端在惯性空间中进行任意位置、姿态的

跟踪。由于本文对空间机器人的基座位置、姿态

及机械臂的各关节同时进行控制，最大程度上利

用了空间机器人的所有自由度，因此可以将这种

“动力学奇异”现象降低到最少，同时从物理意义

上，由于基座的位置可控，因此可以将机械臂的末

端定位到任意位置和姿态，即使遇到了这种“动

力学奇异”现象，也可以在通过所谓的“零运动”，

即在不改变末端位姿的情况下，基座和机械臂进

行协调运动，将基座与机械臂的构型进行重构，脱

离出奇异构型。

“动力学奇异”与系统的当前状态相关，从理

论上，永远无法完全消除这种现象，所以本文对逆

矩阵 Ｊ－１采用 Ｊ的 ＭｏｏｒｅＰｅｎｒｏｓｅ逆 Ｊ＋来代替，Ｊ
满秩时二者相等，Ｊ奇异时，Ｊ＋则可有效避免高幅
值的关节角速度指令。从后文仿真来看，采用本

文的控制方法，未遭遇到奇异构型。

Ｊ＝

Ｉ３×３ ０３×３ ０３×６
０３×３ Ｄ（θ０） ０３×６

Ｉ３×３ －Ａｅ０ρ
×
０，ｎ＋１ ［－Ａｅ１ρ

×
１，ｎ＋１Ｌｕ －Ａｅ２ρ

×
２，ｎ＋１Ｌｕ … －Ａｅｎρ

×
２，ｎ＋１Ｌｕ］

０３×３ Ｄ（θＥ）Ａｅ０ Ｄ（θＥ）［Ａｅ１Ｌｕ Ａｅ２Ｌｕ … ＡｅｎＬｕ













］

（１０）

　　下面针对控制状态量 ｑＥ进行系统跟踪控制
器设计。

设 ｑＥ的期望值为常值 ｑＥ＿ｄ，则控制的目标
为：ｑＥ→ｑＥ＿ｄ，ｑＥ→ ｑＥ＿ｄ。令 ｑＥ＿ｅ ＝ｑＥ －ｑＥ＿ｄ，由
式（９）可得
ｑＥ＿ｅ ＝Ｊｑ （１１）

选取如下形式的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１ ＝
１
２
ｑＴＥ＿ｅｑＥ＿ｅ （１２）

对式（１２）求导，选取如下控制律：
Ｊｑｄ ＝－Ｋ１ｑＥ＿ｅ （１３）
式中：Ｋ１为控制增益。
　　由式（１３）可解得
ｑｄ ＝－Ｊ

＋Ｋ１ｑＥ＿ｅ （１４）

如果 ｑ＝ｑｄ，则可得Ｖ
·

１具有如下形式：

Ｖ
·

１ ＝－ｑ
Ｔ
Ｅ＿ｅＫ１ｑＥ＿ｅ≤０ （１５）

对于任意的 ｑＥ＿ｅ，Ｖ
·

１≤０，当且仅当 ｑＥ＿ｅ＝０

时，Ｖ
·

１＝０，根据 ＬａＳａｌｌｅ不变集原理
［１４］
可证明：

ｌｉｍ
ｔ→＋∞
ｑＥ＿ｅ ＝０ （１６）

因此系统是渐近稳定的。

如果 ｑ≠ｑｄ，设状态误差为
ｑｅ ＝ｑ－ｑｄ （１７）

在式（１２）基础上进一步取如下形式的 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ２ ＝ｋ２Ｖ１＋
１
２
ｑＴｅｑｅ （１８）

假设 ｑ̈ｄ ＝０，对式（１８）求导，并利用式（１）
可得

Ｖ
·

２ ＝ｋ２ｑ
Ｔ
Ｅ＿ｅ
ｑＥ＿ｅ＋ｑ

Ｔ
ｅ（Ｍ

－１Ｆ－Ｍ－１Ｃ） （１９）
由式（１１）、式（１３）与式（１６）可得如下等式：

ｑＥ＿ｅ ＝Ｊｑｅ－Ｋ１ｑＥ＿ｅ （２０）

４５２
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将式（１９）代入式（１８）可得

Ｖ
·

２ ＝－ｋ２ｑ
Ｔ
Ｅ＿ｅＫ１ｑＥ＿ｅ＋ｑ

Ｔ
ｅ（Ｍ

－１Ｆ－

　　Ｍ－１Ｃ＋ｋ２Ｊ
ＴｑＥ＿ｅ） （２１）

取

Ｆｇ ＝－ＭＫ３ｑｅ－ｋ２ＭＪ
ＴｑＥ＿ｅ＋Ｃ （２２）

式中：Ｋ３为控制增益。
　　则

Ｖ
·

２ ＝－ｋ２ｑ
Ｔ
Ｅ＿ｅＫ１ｑＥ＿ｅ－ｑ

Ｔ
ｅＫ３ｑｅ （２３）

对于任意的 ｑＥ＿ｅ和 ｑｅ，Ｖ
·

２≤０，当且仅当 ｑＥ＿ｅ＝

ｑｅ＝０时，Ｖ
·

２ ＝０，根据 ＬａＳａｌｌｅ不变集原理
［１４］
可

证明：

ｌｉｍ
ｔ→＋∞
ｑＥ＿ｅ ＝ｌｉｍ

ｔ→＋∞
ｑｅ ＝０ （２４）

即采用式（２２）中的控制输入时，系统是渐近
稳定的。

将式（１４）和式（１６）代入式（２２）可得最后的
控制输入为

Ｆｇ ＝－ＭＫ３（ｑ＋Ｊ
＋Ｋ１ｑＥ＿ｅ）－ｋ２ＭＪ

ＴｑＥ＿ｅ＋Ｃ

（２５）
式（２５）即为整个系统的控制输入，包括基座

位置控制力、姿态控制力矩与机械臂各关节的控

制力矩。

３　轨道控制脉宽调制

式（２５）给出的是连续控制指令，而对于轨道
控制来讲，采用的是喷气发动机；基座的姿态控制

可以采用喷气发动机，也可以采用角动量交换执

行机构，如控制力矩陀螺；机械臂的关节控制采用

伺服电机。本文中只利用喷气进行基座的轨道控

制，基座的姿态控制采用能输出连接指令的控制

力矩陀螺。因此，利用发动机的固定推力器来实

现轨道的控制，需要将上述连续指令调制成离散

脉宽。现有多种指令调制方法，而本文采用常用

的伪速率调制方法进行脉宽调制，其形式如图 ２
所示。将三轴轨道控制指令 Ｆ１、Ｆ２、Ｆ３输入到伪
速率调制器，ｈＡ、ｈＥ、ＫＭ、ＴＭ均为伪速率调制器的

图 ２　伪速率调制器框图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｐｓｅｕｄｏｒａｔｅｍｏｄｕｌａｔｏｒ

设计参数，Ｆｍａｘ（针对三轴分别为 Ｆｍａｘ１、Ｆｍａｘ２、

Ｆｍａｘ３）为该轴发动机能提供的喷气力。通过伪速率
调制器的调节，即可将连续指令调制成离散脉宽，

并在系统姿态控制性能上近似等价。伪速率调制

器不是本文的重点，具体设计可参见文献［１５］。

４　数学仿真

为了对控制律的性能进行验证，以某空间机

器人为对象进行建模与仿真，假设空间机器人的

机械臂具有 ６个关节自由度。式（２５）中的控制
增益 Ｋ１、ｋ２、Ｋ３ 分别取 ２．５×１０

－５Ｉ１２×１２、０．７、

０．２５Ｉ１２×１２。空间机器人基座及各节机械臂的质

量特性参数及尺寸见表１，表中Ｊｃｉ为第ｉ体相对
表 １　系统动力学与控制仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｙｓｔｅｍｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参数 数值

ｍｉ（ｉ＝０，１，…，６）／ｋｇ ４５０，２，１０，２，１０，２，１２

Ｊｃ０／（ｋｇ·ｍ
２）

２４０ ３ ３．５

３ ９０ －１．５






３．５ －１．５ ２００

Ｊｃ１，Ｊｃ２／（ｋｇ·ｍ
２）

３ ０ ０

０ ３ ０






０ ０ ３

×１０－３，

０．０３ ０ ０

０ １．５ ０






０ ０ １．５

Ｊｃ３，Ｊｃ４／（ｋｇ·ｍ
２）

３ ０ ０

０ ３ ０






０ ０ ３

×１０－３，

０．７ ０ ０

０ ０．７ －０．１５






０ －０．１５ ０．６

Ｊｃ５，Ｊｃ６／（ｋｇ·ｍ
２）

３ ０ ０

０ ３ ０






０ ０ ３

×１０－３，

０．１ ０ ０

０ ０．１ ０






０ ０ ０．０５

Ａ０１＿ｉｎｉ，Ａ１２＿ｉｎｉ

０ １ ０

－１ ０ ０






０ ０ １

，

０ ０ １

－１ ０ ０






０ －１ ０

Ａ２３＿ｉｎｉ，Ａ３４＿ｉｎｉ

１ ０ ０

０ １ ０






０ ０ １

，

０ ０ １

１ ０ ０






０ １ ０

Ａ４５＿ｉｎｉ，Ａ５６＿ｉｎｉ

１ ０ ０

０ ０ １






０ －１ ０

，

１ ０ ０

０ ０ －１






０ １ ０

ｒｃｉ／ｍｍ

０ ０ ５００ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ８０ ０ ０






０ ５０ －１５０ ５０ －５００ －５０ １００

ｒｉ－１，ｉ／ｍｍ

４００ －５０ ９５０ －５０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ７０ －５０ ０






８００ ５０ ０ ５０ －８００ －５０ ３００

Ｆｍａｘ１，Ｆｍａｘ２，Ｆｍａｘ３／Ｎ ２，２．５，３

ｈＡ１，ｈＡ２，ｈＡ３ ０．０７２８，０．０７８７，０．０２４６

ＴＭ１，ＴＭ２，ＴＭ３ ０．９１６７，０．９１６７，０．９１６７

ＫＭ１，ＫＭ２，ＫＭ３ １，１，１

ｈＥ１，ｈＥ２，ｈＥ３ ０．１０５５，０．１１１４，０．０５７３

５５２
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其质心的转动惯量，设空间机器人初始时机械臂

处于收拢状态，即各关节转角为 ０°，Ａｉ－１，ｉ＿ｉｎｉ为从
第 ｉ体到第 ｉ－１体的初始坐标转换矩阵。

控 制 目 的 是：使 基 座 位 置 控 制 到

［０．５ ０．６ －０．３］ｍ，基 座 姿 态 机 动 到

［－１２ １０ ０］°；机械臂末端在 ｏｅｘｅｙｅｚｅ内位置
达到［０．６ －０．２ ０．８］ｍ，在 ｏｅｘｅｙｅｚｅ内姿态达
到［１５ －３０ ６０］°。

仿真结果如图３～图１１所示。图３为轨道

图 ３　轨道变化（基座质心 ｏ０位置）

Ｆｉｇ．３　Ｏｒｂｉｔｖａｒｉａｔｉｏｎ（ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｍａｓｓｃｅｎｔｅｒｏ０ｏｆ

ｂａｓｅｏｆｒｏｂｏｔ）

图 ４　轨道控制发动机喷气脉宽

Ｆｉｇ．４　Ｊｅｔｉｍｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈｏｆｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌｅｎｇｉｎｅ

图 ５　轨道控制发动机喷气脉宽换算出的推力

Ｆｉｇ．５　Ｔｈｒｕｓｔｃａｌｃｕｌａｔｅｄｆｒｏｍｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌ

ｅｎｇｉｎｅｊｅｔｉｍｐｕｌｓｅｗｉｄｔｈ

控制曲线，即基座质心的位置曲线，从图中可以看

到，约６０ｓ后，轨道位置到达期望的位置。图４为
轨道控制发动机喷气脉宽。图５为由脉宽换算成
的轨控推力，实现了由喷气脉宽对发动机连续指

令的调制。图６为基座的三轴姿态，约７０ｓ后，星
体机动到期望的目标姿态。基座的姿态控制力矩

如图 ７所示，在动态过程中其最大峰值约为
６０Ｎ·ｍ，该力矩可采用控制力矩陀螺来实现，约
２０ｓ后趋于稳定。图 ８为机械臂末端的位置，约
５０ｓ后逐渐趋于指令值。图９为机械臂末端在惯

图 ６　基座三轴姿态

Ｆｉｇ．６　Ｔｒｉａｘｉａｌａｔｔｉｔｕｄｅｏｆｂａｓｅｏｆｒｏｂｏｔ

图 ７　基座三轴控制力矩

Ｆｉｇ．７　Ｔｒｉａｘｉａｌｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅｏｆｂａｓｅｏｆｒｏｂｏｔ

图 ８　机械臂末端在惯性空间中的位置

Ｆｉｇ．８　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆａｒｍｔｉｐｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎｉｎｅｒｔｉａｌｓｐａｃｅ

６５２
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　第 ２期 魏春岭，等：空间多体系统轨道姿态及机械臂一体化控制

图 ９　机械臂末端在惯性空间中的姿态

Ｆｉｇ．９　Ａｔｔｉｔｕｄｅｏｆａｒｍｔｉｐｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｉｎｉｎｅｒｔｉａｌｓｐａｃｅ

图 １０　机械臂关节角

Ｆｉｇ．１０　Ｊｏｉｎｔａｎｇｌｅｓｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

图 １１　机械臂关节控制力矩

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｒｏｌｔｏｒｑｕｅｏｆｊｏｉｎｔｓｏｆｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ

性空间中的姿态，也趋于期望姿态。图１０为机械
臂各关节角曲线。图 １１为机械臂 ６只关节的控
制力矩，其幅值也在可以接受的范围内。

传统的方法对基座的轨道和（或）姿态不施

加主动控制，基座的轨道、姿态将只能随机械臂关

节的运动而被动变化，在本文中，通过对基座的轨

道和姿态同时进行控制，将基座的位置、姿态控制

到期望状态，就能有效利用基座的平动和转动自

由度，与机械臂各关节协同，实现机械臂末端的精

确控制。

仿真显示，采用本文设计的一体化控制器，能

同时实现空间机器人基座的轨道、姿态和机械臂

位置、姿态的精确控制，并使系统具有较好的动态

特性。

５　结　论

空间多体系统在未来新型空间任务中具有重

要应用价值，值得大家广泛关注与研究，本文所做

的工作和得到的结论如下：

１）针对空间多体系统的轨道、姿态及操作机
构进行了建模，并针对解析的系统模型，设计了基

座轨道、姿态及操作机构的一体化控制器。相对

于基座的轨道或姿态不施加控制的传统方法，本

文控制器充分利用了空间多体系统的所有自由

度，能实现所有自由度的主动控制，从而扩展了空

间多体系统的工作空间。

２）设计的控制器能使空间机器人同时进行
大范围的轨道转移、姿态机动，同时操作机构可进

行末端快速精准操作，满足快速、同步、协调的高

性能要求，通过完整的空间多体系统动力学与控

制仿真建模，验证了本文控制器设计方法的有

效性。
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［３］闻新，王秀丽，邓宝忠．美国试验小卫星 ＸＳＳ１１系统［Ｊ］．中

国航天，２００６（７）：２２２５．

ＷＥＮＸ，ＷＡＮＧＸＬ，ＤＥＮＧＢＺ．ＴｈｅＵＳＸＳＳ１１ｓｍａｌｌｓａｔｅｌ

ｌｉｔｅ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｈｉｎａ，２００６（７）：２２２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］ ＳＴＡＭＭ Ｓ，ＭＯＴＡＧＨＥＤＩＰ．Ｏｒｂｉｔａｌｅｘｐｒｅｓｓｃａｐｔｕｒｅｓｙｓｔｅｍ：

Ｃｏｎｃｅｐｔｔｏｒｅａｌｉｔｙ［Ｃ］∥ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｐａｃｅｃｒａｆｔＰｌａｔｆｏｒｍｓ

ａｎｄＩｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｂｅｌｌｉｎｇｈａｍ：ＳＰＩＥ，２００４，５４１９：７８９１．

［５］ＨＵＪＣ，ＷＡＮＧＴＳ．Ｍｉｎｉｍｕｍｂａｓｅａｔｔｉｔｕｄｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｐｌａｎ

ｎｉｎｇｆｏｒａｓｐａｃｅｒｏｂｏｔｄｕｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｃａｐｔｕｒｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＭｅｃｈａｎｉｓｍｓａｎｄＲｏｂｏｔｉｃｓ，２０１８，１０（５）：１１３．

［６］ＮＡＫＡＭＵＲＡＹ，ＭＵＫＨＥＲＪＥＥＲ．Ｎｏｎｈｏｌｏｎｏｍｉｃｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ

ｏｆｓｐａｃｅｒｏｂｏｔｓｖｉａａｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，１９９１，７（４）：５００５１４．

［７］ＸＵＹＳ，ＳＨＵＭ ＨＹ．Ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｒｏｂｏｔｓｙｓｔｅｍ

ｗｉｔｈａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂａｓｅ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｏｆｔｈｅＩＥＥＥＩｎ

ｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，１９９２：２００５２０１０．

［８］ＰＡＰＡＤＯＰＯＵＬＯＳＥ，ＤＵＢＯＷＳＫＹＳ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｉｎｇｕｌａｒｉｔｉｅｓｉｎ

ｆｒｅｅｆｌｏａｔｉｎｇｓｐａｃｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃｓＳｙｓ
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ｔｅｍ，Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，１９９３，１１５（１）：４４５２．

［９］ＺＨＡＮＧＦＨ，ＦＵＹＬ，ＷＡＮＧＳＧ．Ａｎａｄａｐｔｉｖｅｖａｒｉａｂｌｅｓｔｒｕｃ

ｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｒｏｂｏｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｆｌｏａｔｉｎｇｂａｓｅｉｎ

Ｃａｒｔｅｓｉａｎｓｐａｃｅ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆＭｅｃｈａｎｉ

ｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｓ，ＰａｒｔＣ：ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉ

ｅｎｃｅ，２０１６，２３０（１８）：３２４１３２５２．

［１０］张军，胡海霞，邢琰．空间机器人退步控制器设计［Ｊ］．空间

控制技术与应用，２００９，３５（１）：７１２．

ＺＨＡＮＧＪ，ＨＵＨＸ，ＸＩＮＧＹ．Ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎ

ｆｏｒｓｐａｃｅｒｏｂｏｔ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２００９，

３５（１）：７１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＴＩＴＵＳＮＡ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂａｓｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍｏｕｎｔｅｄｍａ

ｎｉｐｕｌａｔｏｒｓ：ＡＩＡＡ２００５６２４２［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００５．

［１２］ＵＭＥＴＡＮＩＹ，ＹＯＳＨＩＤＡ Ｋ．Ｒｅｓｏｌｖｅｄｍｏｔｉｏｎｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆ

ｓｐａｃｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｓｗｉｔｈｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄＪａｃｏｂｉａｎｍａｔｒｉｘ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，１９８９，５（３）：３０３

３１４．

［１３］ＹＩＭＥＥ，ＳＡＬＴＡＲＥＮＲ，ＧＡＲＣＩＡＣ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｏｔｂａｓｅｄｏｎ

ｔａｓｋｓｐａｃｅｄｙｎａｍｉｃａｌｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆Ａｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎｓ，２０１１，５（１８）：２１１１２１１９．

［１４］ＨＡＬＬＣＤ，ＴＳＩＯＴＲＡＳＰ，ＳＨＥＮＨ．Ｔｒａｃｋｉｎｇｒｉｇｉｄｂｏｄｙｍｏｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇｔｈｒｕｓｔｅｒｓａｎｄｍｏｍｅｎｔｕｍｗｈｅｅｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１３，５０（３）：３１１３２３．

［１５］ＢＩＴＴＮＥＲＨ，ＦＩＳＣＨＥＲＨＤ，ＳＵＲＡＵＥＲＭ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｒｅａｃｔｉｏｎ

ｊｅｔａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｆｌｅｘｉｂｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｃ］∥ＩＦＡＣ

ＡｕｔｏｍａｔｉｃａｌＣｏｎｔｒｏｌｉｎＳｐａｃｅ，１９８２：３７３４００．

　作者简介：

　魏春岭　男，博士，研究员。主要研究方向：航天器导航、制导

与控制。

袁泉　男，博士研究生。主要研究方向：复杂航天器动力学与

控制。

张军　男，博士，研究员。主要研究方向：大型航天器及机器人

动力学与控制。

王梦菲　女，硕士研究生。主要研究方向：大型航天器动力学

与控制。

Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｒｂｉｔ，ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ｓｐａｃｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍ

ＷＥＩＣｈｕｎｌｉｎｇ１，２，，ＹＵＡＮＱｕａｎ１，２，ＺＨＡＮＧＪｕｎ１，２，ＷＡＮＧＭｅｎｇｆｅｉ１，２

（１．ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１９０，Ｃｈｉｎａ；

２．ＮａｔｉｏｎａｌＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｐａｃｅＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＣｏｎｔｒｏｌ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１９０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｒａｐｉｄｍａｎｅｕｖｅｒａｂｉｌｉｔｙｉｓｗｉｄｅｌｙｒｅｑｕｉｒｅｄｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｉｍｉｎｇｔｈｅｏｎｏｒｂｉｔｓｅｒｖｉｃｉｎｇ
ｔａｓｋｓ．Ｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｒｂｉｔ，ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｔｈｅｓｐａｃｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍ，
ｗｈｉｃｈｉｓｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｓｅａｎｄｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍ
ｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｒｂｉｔ，ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｖｉａｂａｃｋｓｔｅｐ
ｐｉｎｇｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｗａｓｐｒｏｖｅｄ．Ｓｉｎｃｅａｌｌｔｈｅｄｅｇｒｅｅｓｏｆｆｒｅｅｄｏｍａｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ，ｔｈｅ
ａｂｉｌｉｔｉｅｓｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｔｏｆｕｌｆｉｌｌｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｓｋｓａｒｅｍａｒｋｅｄｌｙｉｍｐｒｏｖｅｄ，ｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｙｓｔｅｍｗｈｏｓｅ
ｏｒｂｉｔｏｒａｔｔｉｔｕｄｅｉｓｆｒｅｅ．Ｔｈｕｓ，ｔｈｅｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｃａｎｆｕｌｆｉｌｌｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｏｒｂｉｔｔｒａｎｓｆｅｒ
ａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎａｌａｒｇｅｒａｎｇｅｏｆｓｐａｃｅ，ａｎｄｍｅａｎｗｈｉｌｅｔｈｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｃａｎｏｐｅｒａｔｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｕ
ｒａｔｅｌｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｂｙｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇｃｏｍｐｌｅｔｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗａｓｓｉｍｕｌａｔｅｄ，
ａｎｄｔｈｅｇｏａｌｏｆｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｏｒｂｉｔ，ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌｉｓａｃｈｉｅｖｅｄ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｖａｌｉｄａｔｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｍｕｌｔｉｂｏｄｙｓｙｓｔｅｍ；ｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ；ｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌ；ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄ
ｏｒｂｉｔｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０６０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０６２４１６：１５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０６２４．１１２２．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７３０２９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｌｗｅｉ５０２＠１６３．ｃｏｍ
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　　摘　　　要：利用水热法合成了 ＺｎＭｎ氧化物前驱体，在温度 ４００、５００、６００、７００℃下，空
气气氛中煅烧前驱体，以此来制备纳米片组装成的分级多孔结构的 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球。其中，在
５００℃空气中煅烧前驱体制备的 ＺｎＭｎ２Ｏ４（ＺＭＯ５００）微球具有丰富的多级次孔结构，其作为锂
离子电池负极材料，在５００ｍＡ／ｇ的电流密度下，ＺＭＯ５００微球负极材料循环５００次以后仍具
有１１３２ｍＡｈ／ｇ高的放电比容量。ＺＭＯ５００负极材料优异的电化学性能得益于其分级多孔结
构，不仅可以增加电极和电解质之间的接触面积以促进锂离子的迁移，而且还为循环过程中电

极体积膨胀提供足够的缓冲空间。

关　键　词：水热合成法；ＺｎＭｎ２Ｏ４；多级次孔微球；负极；锂离子电池
中图分类号：ＴＢ３２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０２５９０７

　　锂离子电池作为一种储能装置，由于其安全
性、长寿命和环保性，在过去几十年中备受关

注
［１４］
。随着科学技术的进步，人们对锂离子电

池提出了更高的要求，其中之一是容量更高。目

前，商用锂离子电池负极材料石墨的理论比容量

仅为 ３７２ｍＡｈ／ｇ，这么低的比容量难以满足新能
源汽车等大容量能源设备的需求。因此，开发具

有更高容量的新型负极材料是优先考虑的

问题
［５７］
。

最近，二元过渡金属氧化物（ＡｘＢ３－ｘＯ４；Ａ，Ｂ＝
Ｚｎ，Ｍｎ，Ｆｅ，Ｃｏ，Ｎｉ等）引起了研究人员的极大关
注
［８９］
。其中，具有典型尖晶石结构的 ＺｎＭｎ２Ｏ４由

于其容量高，环境友好和低成本的优点，而成为最

有希望的负极材料之一
［１０１３］

。作为锂离子电池的

负极，根据反应机理，ＺｎＭｎ２Ｏ４具有 １００８ｍＡｈ／ｇ

的高理论比容量
［１４１５］

。

ＺｎＭｎ２Ｏ４＋８Ｌｉ
＋ ＋８ｅ－→Ｚｎ＋２Ｍｎ＋４Ｌｉ２Ｏ

Ｚｎ＋Ｌｉ＋ ＋ｅ－ＺｎＬｉ

Ｚｎ＋Ｌｉ２ＯＺｎＯ＋２Ｌｉ
＋ ＋２ｅ－

Ｍｎ＋Ｌｉ２ＯＭｎＯ＋２Ｌｉ
＋ ＋２ｅ－

此外，与 Ｃｏ相比，Ｚｎ和 Ｍｎ具有较低的氧化
电压（１．３～１．５Ｖ），这意味着 ＺｎＭｎ２Ｏ４作为负极
的电池可以提供更高的输出电压，从而具有更高

的能量密度。然而，与大多数过渡金属氧化物一

样，ＺｎＭｎ２Ｏ４由于其导电性差及由充电／放电过程
中引起大的体积变化导致电极结构的破坏，进而

限制了其在锂离子电池中的应用。为了解决这些

问题，许多研究者已经进行了一些有效的尝试来

制备多孔或中空结构的负极材料，其可以提供足

够的电极体积膨胀空间，增大了电解质和电极材

料之间的接触面积，并缩短了锂离子传输的路径。

这些有助于提高锂离子电池的循环稳定性和倍率

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002003&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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性能
［１６１７］

。

例如，Ｚｈａｎｇ等［１８］
采用热驱动收缩工艺获得

了由微小纳米颗粒组成的 ＺｎＭｎ２Ｏ４空心微球负
极材料。在 １２０个循环后，ＺｎＭｎ２Ｏ４空心微球在
４００ｍＡ／ｇ的电流密度下具有 ７５０ｍＡ／ｇ的比容
量。Ｃａｉ等［１９］

采用一步水热法制备了分级多孔

ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料，在 ５００ｍＡ／ｇ下 ９０个循
环后，微球表现出７２６ｍＡ／ｇ的比容量。随着负极
材料研究的深入，ＺｎＭｎ２Ｏ４的电化学性能逐渐提

高。最近，Ｃｈｅｎ等［２０］
合成出一种纳米片组成的

分级多孔 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料，在 ５００ｍＡ／ｇ
下３００次循环后显示出 １０４４ｍＡ／ｇ的高比容量。
虽然目前的研究成果在一定程度上弥补了

ＺｎＭｎ２Ｏ４的不足，值得注意的是，这些制备多孔
ＺｎＭｎ２Ｏ４的方法中几乎都使用金属盐作为锌源和
锰源，这样限制了各种形貌的 ＺｎＭｎ２Ｏ４合成。因
此，通过使用其他锌源和锰源来设计特定结构的

ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料，在提高负极材料性能方
面具有很大潜力。

本文使用 ＫＭｎＯ４作为锰源，通过水热法和煅
烧处理，制备了具有新型分级多孔结构的高收率

ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料。微观形貌及电化学测试
表明，在５００℃空气气氛中煅烧ＺｎＭｎ氧化物前驱
体得到的 ＺｎＭｎ２Ｏ４（ＺＭＯ５００）微球具有丰富的孔
结构，在５００ｍＡ／ｇ的电流密度下，ＺＭＯ５００微球负
极材料循环５００次以后仍能够表现出１１３２ｍＡｈ／ｇ
的高放电比容量。其性能优于在相同条件下文献

中报道的其他 ＺｎＭｎ２Ｏ４负极材料。本文所制备
的高容量和长循环寿命 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料
更接近实际应用。

１　实　验

１．１　多级次孔结构 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料的

合成

　　在磁力搅拌下将 １ｍｍｏｌ氯化锌（ＺｎＣｌ２），

２ｍｍｏｌ高锰酸钾（ＫＭｎＯ４）和２ｍｍｏｌ氟化钠（ＮａＦ）
溶解在１００ｍＬ去离子水中 ３０ｍｉｎ以形成紫色溶
液。将溶液部分转移到 １００ｍＬ聚四氟乙烯衬里
中，然后在２００℃的烘箱中加热 ２４ｈ，冷却至室温
后，将所得沉淀物用去离子水和乙醇洗涤数次，并

在６０℃的烘箱中干燥 １２ｈ。将干燥的 ＺｎＭｎ氧
化物前驱体在空气中 ４００、５００、６００和 ７００℃温度
下煅烧 ２ｈ，加热速率为 ３℃／ｍｉｎ，制备了 ４种不
同的 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料，分别命名为 ＺＭＯ
４００、ＺＭＯ５００、ＺＭＯ６００和 ＺＭＯ７００。

１．２　ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料的性能表征

利用以下技术来表征所合成的 ＺｎＭｎ２Ｏ４微

球负极材料的晶体结构和微观形貌。扫描电子显

微镜（ＳＥＭ，ＨｉｔａｃｈｉＳ４８００）、透射电子显微镜
（ＴＥＭ，ＪＥＭ２１００Ｆ）和高分辨率透射电子显微镜
（ＨＲＴＥＭ，ＦＥＩ，ＴｅｃｎａｉＧ２Ｆ２０）用于研究其形态
和微观形貌。通过 Ｘ射线衍射（ＸＲＤ，ＲｉｇａｋｕＤ／
Ｍａｘ２４００）来研究 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料的晶相
组成，还通过 ＳＥＭ附带的能量色散 Ｘ射线光谱仪
（ＥＤＳ）测定ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极材料中的元素组成。
通过 ＮＥＴＺＳＣＨＳＴＡ４４９Ｃ热分析仪在空气中以
１０℃／ｍｉｎ的加热速率获得综合热析（ＤＳＣＴＧ）曲线。

电极制备：ＺｎＭｎ２Ｏ４、导电乙炔黑和聚偏四氟
乙烯（ＰＶＤＦ）黏合剂以 ８∶１∶１的质量比例混
合，加入 Ｎ甲基吡咯烷酮溶剂后充分搅拌，将该
混合物涂布在乙醇擦拭干净的铜箔上，然后在

８０℃下真空干燥 １０ｈ。最后，将电极裁成直径为
１ｃｍ的极片以备用。

在充满氩气的手套箱中组装纽扣电池

（ＣＲ２０３２），其中涂布的电极作为负极，锂箔（Ｓｉｇｍａ
Ａｌｄｒｉｃｈ）用作对电极和参比电极，电池隔膜选用 Ｃｅｌ
ｇａｒｄ２４００，含有１ｍｏｌＬｉＰＦ６的碳化酯（ＥＣ）碳酸二甲
酯（ＤＭＣ）（ＥＣ／ＤＭＣ＝１∶１，体积比）作为电解液。

使用 ＮＷＥＡＲＥＢＴＳ６１０测试系统测试电池
充放电性能，并使用 ＣＨＩ６６０Ｄ电化学工作站以
０．１ｍＶ／ｓ的扫描速率在０．０１～３．０Ｖ的电位范围
内进行循环伏安（ＣＶ）测试。电化学阻抗谱
（ＥＩＳ）利用 ＺａｈｎｅｒＩＭ６ｅ电化学工作站上在开路
电位下测试，频率范围１０ＭＨｚ至１０ｍＨｚ。

２　结果与讨论

２．１　表面形貌及物相分析
通过水热反应合成了 ＺｎＭｎ氧化物的前驱

体表面形貌如图１所示。图１显示ＺｎＭｎ氧化物
的前驱体具有分级多孔微球的结构。图２（ａ）显

图 １　ＺｎＭｎ氧化物前驱体在低倍和高倍下的 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．１　ＬｏｗｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｈｉｇｈｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎＳＥＭ

ｉｍａｇｅｓｏｆｐｒｅｃｕｒｓｏｒｏｆＺｎＭｎｏｘｉｄｅｓ

０６２
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　第 ２期 任衍彪，等：多级次孔结构 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极的研究

图 ２　ＺｎＭｎ氧化物前驱体 ＸＲＤ图谱和 ＤＳＣＴＧ曲线

Ｆｉｇ．２　ＸＲＤｐａｔｔｅｒｎａｎｄＤＳＣＴＧｃｕｒｖｅｓｏｆ

ｐｒｅｃｕｒｓｏｒｏｆＺｎＭｎｏｘｉｄｅｓ

示前驱体具有差的结晶度和多相组分，不是最终

尖晶石型 ＺｎＭｎ２Ｏ４产物，因此需要对前驱体进行
热处理以形成尖晶石型 ＺｎＭｎ２Ｏ４材料。为了确
定形成尖晶石型 ＺｎＭｎ２Ｏ４热处理温度，在空气中
对 ＺｎＭｎ２Ｏ４材料进行 ＤＳＣＴＧ测试及分析。根据
ＤＳＣＴＧ曲线（图 ２（ｂ））可以计算出，在４００℃左
右出现明显的放热反应和重量损失，这可能对应

尖晶石 ＺｎＭｎ２Ｏ４的形成。因此，前驱体热处理的
合适温度选在５００℃。

依据 ＤＳＣＴＧ分析的结果，选择在 ５００℃下
煅烧 ＺｎＭｎ氧化物前驱体制备 ＺＭＯ５００。通过
ＺＭＯ５００的 ＸＲＤ图谱与 ＺｎＭｎ２Ｏ４ 标 准 卡 片
（ＪＣＰＤＳ卡 Ｎｏ．２４１１３３）（图 ３）比较，证明前驱体
在５００℃下煅烧成功制备了尖晶石型 ＺｎＭｎ２Ｏ４材
料。为了进一步研究煅烧温度对产物形貌的影

响，将前驱体分别在 ４００、６００和 ７００℃的温度下
煅烧，分别获得了ＺＭＯ４００、ＺＭＯ６００和ＺＭＯ７００
三种负极材料。ＸＲＤ图谱分析结果表明：ＺＭＯ
６００和 ＺＭＯ７００是尖晶石 ＺｎＭｎ２Ｏ４，而 ＺＭＯ４００
是尖晶石 ＺｎＭｎ２Ｏ４与其他相（ＺｎＯ、ＭｎｘＯｙ以及非
晶相）的混合物，这与 ＤＳＣＴＧ分析的结果一致。

对于 ＺＭＯ５００样品，利用ＳＥＭ、ＴＥＭ和Ｎ２吸
附脱附曲线来表征其表面微观形貌和孔结构特

性。ＳＥＭ照片（图 ４（ａ））显示 ＺＭＯ５００明显呈现
出分级多孔微球结构，其直径在 ２～３μｍ。破裂的
ＺＭＯ５００微球的高倍放大 ＳＥＭ照片（图 ４（ｂ））进
一步揭示了微球由许多纳米片组装而成，纳米片

平均厚度为几个纳米，并且在这些纳米片之间形

图 ３　所制备的 ＺＭＯ的 ＸＲＤ图谱

Ｆｉｇ．３　ＸＲＤｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｄＺＭＯ

图 ４　ＺＭＯ５００在低倍和高倍下的 ＳＥＭ照片，ＴＥＭ和

ＨＲＴＥＭ照片，以及 ＺＭＯ５００材料 Ｎ２吸脱附曲线

（插图为 ＺＭＯ５００的孔径分布）

Ｆｉｇ．４　ＬｏｗｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｈｉｇｈｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎＳＥＭ

ｉｍａｇｅｓ，ＴＥＭｉｍａｇｅａｎｄＨＲＴＥＭｉｍａｇｅｏｆ

ＺＭＯ５００，Ｎ２ａｄｓｏｒｐｔｉｏｎ／ｄｅｓｏｒｐｔｉｏｎｉｓｏｔｈｅｒｍｏｆＺＭＯ５００

（ｉｎｓｅｔｏｆＺＭＯ５００ｐｏｒｅｓｉｚｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ）
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成大量中孔。通过 ＴＥＭ 观察，进一步证实了
ＺＭＯ５００的分级多孔微球结构。此外，ＴＥＭ照片
（图４（ｃ））表明微球的内部也是多孔的。ＨＲＴＥＭ
照片（图４（ｄ））显示晶格条纹间距为 ０．２７２ｎｍ，
其对应于尖晶石 ＺｎＭｎ２Ｏ４的（１０３）晶面。晶格条
纹的均匀性表明多孔 ＺｎＭｎ２Ｏ４ 微球具有高结
晶度。

为了更深入地研究 ＺＭＯ５００的孔结构，使用
Ｎ２吸脱附进行 ＢＥＴ（ＢｒｕｎａｕｅｒＥｍｍｅｔｔＴｅｌｌｅｒ）分
析。ＢＥＴ的结果（图 ４（ｅ））显示微球比表面积为
３３．３ｍ２／ｇ，总孔体积为０．１４９ｃｍ３／ｇ。微球相应的
ＢＪＨ （ＢａｒｒｅｔｔＪｏｙｎｅｒＨａｌｅｎｄａ） 孔 径 分 布 图

（图４（ｅ）插图）显示大多数孔的尺寸范围为 ２～
１０ｎｍ，平均孔径约为 ３．６ｎｍ。其中，Ｖ为孔容，Ｗ
为孔直径，ｐ为 Ｎ２真实压力，ｐ０为 Ｎ２在测量幅度
大的饱和蒸气压。ＭＯ５００的介孔结构将在电极
和电解质之间提供更多的接触面积，以缩短锂离

子在电极材料中的扩散距离，以缓冲锂离子嵌入

和脱嵌过程中的巨大体积变化，从而显示更好的

导电性能和结构稳定性。

低倍 ＳＥＭ照片（图４（ａ））显示前驱体的分级
多孔结构在 ＺＭＯ４００样品（图 ５（ａ））中和 ＺＭＯ
５００（图４（ａ），（ｂ））中得到保持，但在 ＺＭＯ６００中
前驱体的多孔结构遭到部分破坏（图 ５（ｂ）），在
ＺＭＯ７００样 品 中 前 驱 体 的 结 构 完 全 破 坏
（图５（ｃ）），表明当煅烧温度高于 ６００℃时，前驱
体的分层多孔结构将被破坏掉。综合考虑 ＸＲＤ
和 ＳＥＭ的分析结果，可以得到制备分级多孔尖晶
石 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球的热处理温度应在 ４００～６００℃
之间，因此 ＺＭＯ５００是最理想样品，其结果通过
后文的充放电性能测试得到验证。

图 ５　３种样品的 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．５　ＳＥＭｉｍａｇｅｓｏｆｔｈｒｅｅｓａｍｐｌｅｓ

２．２　电化学性能测试
使用 ＺＭＯ５００作为负极组装纽扣电池并测

试其电化学性能。由图 ６（ａ）可知，在 ０．１ｍＶ／ｓ
的扫描速率下，在 ０．０１～３．０Ｖ（相对于 Ｌｉ／Ｌｉ＋）
的电位范围内 ＺＭＯ５００电极的前 ５次的 ＣＶ曲
线。在首次逆向扫描中，在１．１８、０．７０、０．２６Ｖ处
观察到３个峰，１．１８和０．７０Ｖ处的２个弱峰对应
于电解质的不可逆分解。在０．２６Ｖ处的强峰可

图 ６　ＺＭＯ５００电极的 ＣＶ曲线、放充电曲线和循环性能

Ｆｉｇ．６　ＣＶｃｕｒｖｅｓ，ｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｈａｒｇｅｃｕｒｖｅｓａｎｄｃｙｃｌｉｎｇ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＺＭＯ５００ｅｌｅｃｔｒｏｄｅ

归因于 Ｍｎ２＋和 Ｚｎ２＋还原成金属 Ｍｎ和 Ｚｎ嵌入
Ｌｉ２Ｏ基体中以及随后的 ＬｉＺｎ合金化反应。在首
次正向扫描中，观察到在 １．２６Ｖ处的强峰和在
１．５８Ｖ处的宽峰，其分别对应于 Ｍｎ至 Ｍｎ２＋和 Ｚｎ
至 Ｚｎ２＋的氧化以及 Ｌｉ２Ｏ基质的分解。第 １个循
环的曲线与第２个循环非常好地重叠，表明 ＺＭＯ
５００电极电化学反应的高可逆性。

由图６（ｂ）可知，在５００ｍＡ／ｇ的电流密度下，

第１次、第１０次、第５０次、第１００次、第３００次和第
５００次循环的分级多孔 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球电极的放充
电曲线。在第 １次放电过程中出现对应于 ＭｎＯ、
ＺｎＯ和 ＬｉＺｎ合金形成并且与 ＣＶ曲线相关的约
０．２７Ｖ的长电压平台。ＺｎＭｎ２Ｏ４的初始放电比容
量高达１３３３ｍＡｈ／ｇ，高于其理论值（１００８ｍＡｈ／ｇ）。
同时，８００ｍＡｈ／ｇ的初始充电比容量远小于其初
始放电比容量，库仑效率为 ６０％。可能是由于在
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　第 ２期 任衍彪，等：多级次孔结构 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极的研究

第１次循环过程中形成 ＳＥＩ薄膜造成的。在随后
的循环中，根据图 ６（ｃ）所示的循环曲线，库仑效
率逐渐增加到接近 １００％。然而，由图 ６（ｂ）可
知，从８００ｍＡｈ／ｇ（第 ２次循环）到 ５０１ｍＡｈ／ｇ（第
５８次循环）观察到明显的容量衰减以及充放电平
台的变化（第 １次、第 １０次和第 ５０次）。比容量
在第５９次循环后连续增加，在第２８０次循环时达
到１１０７ｍＡｈ／ｇ，后面的循环容量几乎没有下降，
同时充放电曲线（图 ６（ｂ）中的第 ３００和第 ５００
次）保持稳定。这种现象可能归因于在放／充电
循环过程中由于微球体积重复膨胀／收缩形成新
的活性表面，连续的 ＳＥＩ层在新的活性表面上形
成，在循环过程中 ＳＥＩ层变得稳定，这种结构重
构引起锂化再激活，使得电极表现出更高的可逆

比容量
［２１２２］

。

图７显示了在不同煅烧温度下获得的产物循
环性能。正如预期的那样，不纯的 ＺＭＯ４００显示
出比 ＺＭＯ５００低 的 放 电 比 容 量，表 明 纯 相
ＺｎＭｎ２Ｏ４具有更优异的循环性能。为了进一步证
实优异的电化学性能受益于 ＺＭＯ多孔结构，将
ＺＭＯ５００的循环性能分别与其多孔结构部分和
完全破坏的 ＺＭＯ６００和 ＺＭＯ７００的循环性能进
行比较。很明显，与 ＺＭＯ６００和 ＺＭＯ７００相比，
具有多孔结构的 ＺＭＯ５００在 ５００次循环后表现
出最高的比容量，这表明 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球的均匀多
孔结构在提升其循环性能中起关键作用。经过

５００次循环后，ＺＭＯ５００电极达到稳定的可逆比
容量１１３２ｍＡｈ／ｇ。

能斯特图（图８（ａ））显示出典型的电池阻抗
谱，阻抗谱显示第 １次、第 ５０次及第 ２００次循环
以后电池的阻抗，图中：Ｚ′为阻抗的实部，Ｚ″为阻
抗的虚部，ω为低频区域的角频率。电池的能斯

图 ７　ＺＭＯ４００，ＺＭＯ５００，ＺＭＯ６００和 ＺＭＯ７００在

５００ｍＡ／ｇ电流密度下的循环性能比较

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｙｃｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｍｏｎｇＺＭＯ４００，

ＺＭＯ５００，ＺＭＯ６００ａｎｄＺＭＯ７００ａｔ５００ｍＡ／ｇ

图 ８　不同循环次数下在中高频 ＺＭＯ５００电极的

ＥＩＳ数据（插图为放大图），及阻抗曲线的实部值与

低频区角频率的倒数平方根关系曲线

Ｆｉｇ．８　ＥＩＳｄａｔａａｎｄｉｔｓｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔ（ｉｎｓｅｔ）ａｔｍｅｄｉｕｍｈｉｇｈ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｇｉｏｎｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｙｃｌｅｓ，ｐｌｏｔｏｆｒｅａｌｐａｒｔｏｆ

ｉｍｐｅｄａｎｃｅａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｒｅｃｉｐｒｏｃａｌｒｏｏｔ

ｓｑｕａｒｅｏｆｌｏｗｅｒａｎｇｕｌａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

特曲线显示：在中高频区域的为半圆，而在低频区

域为倾斜直线，归因于电极和电解质之间的电荷

转移过程以及电极内部的锂离散。循环电池的阻

抗谱在中高频区域包含２个半圆。中频区域的半
圆表示电荷转移电阻，远小于新组装电池的电荷

转移电阻，这意味着电极在循环后具有更快的电

荷转移。高频区域的半圆是由在电解液和电极接

触面形成 ＳＥＩ层。可以注意到，根据能斯特图
（图８（ａ）中的插图）中高频区域半圆的直径，在
前几十个循环期间，随着循环次数的增加，ＳＥＩ电
阻逐渐变大。随后电阻减少，这是由于结构精修

的电极导致连续形成的 ＳＥＩ薄膜变薄。此外，
ＺＭＯ５００电极中锂离子的扩散系数 Ｄ计算式为
Ｚ′＝ＲＤ ＋ＲＬ＋σω

－０．５
（１）

Ｄ＝０．５（ＲＴ／ＡＦ２Ｃσ）２ （２）
式中：ＲＤ和 ＲＬ分别为扩散电阻和液体电阻；σ为
Ｗａｒｂｕｒｇ阻抗系数，其值可以通过线性计算 Ｚ′～
ω－０．５的拟合（图８（ｂ））；Ｒ为气体常数；Ｔ为绝对
温度；Ａ为电极的表面积；Ｆ为法拉第常数；Ｃ为

３６２
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锂离子的浓度。

表１显示了不同循环时的锂离子扩散系数，
锂离子扩散系数先增大后减小，这归因于电极的

破坏和重建以及 ＳＥＩ薄膜的变化。众所周知，电
极的比容量也受锂离子扩散速率的影响，因此上

述分析进一步揭示了 ＺＭＯ５００电极充放电行为
的变化机制，与充放电的结果一致。

图９为 ５００次循环后 ＺＭＯ５００电极的 ＳＥＭ
照片。从低倍（图 ９（ａ））和高倍（图 ９（ｂ））ＳＥＭ
照片可以观察到，循环后电极中的微球仍保持原

始的分级多孔微球结构，ＺＭＯ５００微球在充放电
过程中表现出较高的结构稳定性，这得益于分级

多孔结构，其缓解了锂嵌入过程中可能造成结构

破坏。因此 ＺＭＯ５００电极获得了优异的循环稳
定性。此外，高倍 ＳＥＭ照片显示微球的纳米片比
原始微球的纳米片厚（图４（ｂ）），这是由于 ＳＥＩ膜
的形成和锂化过程中体积膨胀。

Ｔａｂｌｅ１　不同循环次数 ＺＭＯ５００电极的 Ｗａｒｂｕｒｇ阻抗

系数和锂离子扩散系数

Ｔａｂｌｅ１　Ｗａｒｂｕｒｇｉｍｐｅｄａｎｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎ

ｄｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＺＭＯ５００ｅｌｅｃｔｒｏｄｅｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｙｃｌｅｓ

循环次数 σ／（Ω·ｃｍ２·ｓ－０．５） Ｄ／（ｃｍ２·ｓ－１）

第１次 ３６．１７ １．７０×１０－１４

第５０次 ６６．６６ ４．９９×１０－１５

第２００次 ３６．３７ １．６８×１０－１４

图 ９　ＺＭＯ５００电极在 ５００ｍＡ／ｇ下循环 ５００次以后

低倍和高倍 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．９　Ｌｏｗｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｈｉｇｈｍａｇｎｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ＳＥＭｉｍａｇｅｓｏｆＺＭＯ５００ｅｌｅｃｔｒｏｄｅａｆｔｅｒ

５００ｃｙｃｌｅｓａｔ５００ｍＡ／ｇ

３　结　论

１）采用水热法合成了具有多级次孔结构的
ＺｎＭｎ氧化物前驱体。依据 ＸＲＤ、ＤＳＣＴＧ和
ＳＥＭ分析的结果，证明在５００℃下煅烧 ＺｎＭｎ氧
化物前驱体制备了纳米片组装成的多级次孔结构

的尖晶石 ＺｎＭｎ２Ｏ４。

２）在５００℃空气中煅烧前驱制备的 ＺｎＭｎ２Ｏ４
（ＺＭＯ５００）微 球 作 为 锂 离 子 电 池 负 极，在
５００ｍＡ／ｇ的电流密度下，ＺＭＯ５００电极材料循环
５００次以后仍能够表现出 １１３２ｍＡｈ／ｇ的高放电
比容量。

３）ＺＭＯ５００负极材料优异的电化学性能得
益于分级多孔结构，不仅可以增加电极和电解质

之间的接触面积以促进锂离子转移，而且还为循

环期间电极的体积膨胀提供足够缓冲空间。
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ｖａｎｃｅｓ，２０１４，４（４５）：２３９１４２３９３５．

［３］ ＧＯＯＤＥＮＯＵＧＨＪＢ，ＫＩＭ Ｙ．ＣｈａｌｌｅｎｇｅｓｆｏｒｒｅｃｈａｒｇｅａｂｌｅＬｉ

ｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＣｈｅｍｉｓｔｒｙｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓ，２０１０，２２：５８７６０３．

［４］ＥＴＡＣＨＥＲＩＶ，ＭＡＲＯＭＲ，ＥＬＡＺＡＲＩＲ，ｅｔａｌ．Ｃｈａｌｌｅｎｇｅｓｉｎ

ｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆａｄｖａｎｃｅｄＬｉｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ：Ａｒｅｖｉｅｗ［Ｊ］．Ｅｎ

ｅｒｇｙ＆ＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０１１，４：３２４３３２６２．

［５］ＰＡＴＩＬＡ，ＰＡＴＩＬＶ，ＷＯＯＫＳＨＩＭＤ，ｅｔａｌ．Ｉｓｓｕｅａｎｄｃｈａｌｌｅｎ

ｇｅｓｆａｃｉｎｇｒｅｃｈａｒｇｅａｂｌｅｔｈｉｎｆｉｌｍｌｉｔｈｉｕｍｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．Ｍａｔｅｒｉａｌｓ

ＲｅｓｅａｒｃｈＢｕｌｌｅｔｉｎ，２００８，４３：１９１３１９４２．

［６］ＣＯＵＲＴＥＬＦＭ，ＤＵＮＣＡＮＨ，ＡＢＵＬＥＢＤＥＨＹ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｃａ

ｐａｃｉｔｙａｎｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｓｆｏｒＬｉｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓｂａｓｅｄｏｎｓｐｉｎｅｌｍｅｔａｌ

ｏｘｉｄｅｓＡＭｎ２Ｏ４（Ａ＝Ｃｏ，Ｎｉ，ａｎｄＺｎ）［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓ

Ｃｈｅｍｉｓｔｒｙ，２０１１，２１：１０２０６１０２１８．

［７］ＺＨＡＯＹ，ＬＩＸ，ＹＡＮＢ，ｅｔａｌ．Ｒｅｃｅｎｔｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓａｎｄｕｎｄｅｒ

ｓｔａｎｄｉｎｇｏｆｎｏｖｅｌｍｉｘｅｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｍｅｔａｌｏｘｉｄｅｓａｓａｎｏｄｅｓｉｎ

ｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｄＥｎｅｒｇｙＭａｔｅｒｉａｌｓ，２０１６，６

（８）：１５０２１７５．

［８］ＺＨＡＮＧＪ，ＹＵＡ，Ｎａｎｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｍｅｔａｌｏｘｉｄｅｓａｓａｄ

ｖａｎｃｅｄａｎｏｄｅｓｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＢｕｌｌｅｔｉｎ，

２０１５，６０（９）：８２３８３８．

［９］ＧＵＯＮ，ＷＥＩＸＱ，ＤＥＮＧＸＬ，ｅｔａｌ．Ｓｙｎｔｈｅｓｉｓａｎｄｐｒｏｐｅｒｔｙｏｆ

ｓｐｉｎｅｌｐｏｒｏｕｓＺｎＭｎ２Ｏ４ｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＳｕｒｆａｃｅＳｃｉ

ｅｎｃｅ，２０１５，３５６（３０）：１１２７１１３４．

［１０］ ＺＨＡＮＧＴ，ＧＡＯＹ，ＹＵＥＨＨ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔａｎｄｈｉｇｈ

ｙｉｅｌｄｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒｐｒｅｐａｒｉｎｇｎａｎｏＺｎＭｎ２Ｏ４ａｓａｎｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌ

ｉｎｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｃｈｉｍｉｃａＡｃｔａ，２０１６，１９８

（２０）：８４９０．

［１１］ＺＨＯＵＬ，ＷＵ Ｈ Ｂ，ＺＨＵ Ｔ，ｅｔａｌ．Ｆａｃｉｌｅｐｒｅｐａｒａｔｉｏｎ ｏｆ

ＺｎＭｎ２Ｏ４ｈｏｌｌｏｗｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓａｓｈｉｇｈｃａｐａｃｉｔｙａｎｏｄｅｓｆｏｒｌｉｔｈｉ

ｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＣｈｅｍｉｓｔｒｙ，２０１２，２２：

８２７８２９．

［１２］ＦＡＮＢ，ＨＵＡ，ＣＨＥＮＸＳ，ｅｔａｌ．ＨｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｐｏｒｏｕｓＺｎＭｎ２Ｏ４
ｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓａｓａｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｏｄｅｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔ

ｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｃｈｉｍｉｃａＡｃｔａ，２０１６，２１３（２０）：３７４５．

［１３］ＡＬＦＡＲＵＱＩＭＨ，ＲＡＩＡＫ，ＭＡＴＨＥＷ Ｖ，ｅｔａｌ．Ｐｙｒｏｓｙｎｔｈｅｓｉｓ

ｏｆｎａｎｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｓｐｉｎｅｌＺｎＭｎ２Ｏ４／Ｃａｓｎｅｇａｔｉｖｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｆｏｒ

４６２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 任衍彪，等：多级次孔结构 ＺｎＭｎ２Ｏ４微球负极的研究

ｒｅｃｈａｒｇｅａｂｌｅｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｃｈｉｍｉｃａＡｃｔａ，

２０１５，１５１（１）：５５８５６４．

［１４］ ＢＡＩＺ，ＦＡＮ Ｎ，ＳＵＮ Ｃ，ｅｔａｌ．Ｆａｃｉｌｅｓｙｎｔｈｅｓｉｓｏｆｌｏａｆｌｉｋｅ

ＺｎＭｎ２Ｏ４ｎａｎｏｒｏｄｓａｎｄｔｈｅｉｒｅｘｃｅｌｌｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎＬｉｉｏｎ

ｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．Ｎａｎｏｓｃａｌｅ，２０１３，５（６）：２４４２２４４７．

［１５］ ＬＩＵＹ，ＢＡＩＪ，ＭＡＸ，ｅｔａｌ．Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｑｕａｓｉｍｅｓｏｃｒｙｓｔａｌ

ＺｎＭｎ２Ｏ４ｔｗｉｎｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓｖｉａａｎｏｒｉｅｎｔｅｄａｔｔａｃｈｍｅｎｔｆｏｒｌｉｔｈ

ｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＣｈｅｍｉｓｔｒｙＡ，２０１４，

２：１４２３６．

［１６］ＷＡＮＧＮ，ＭＡＸ，ＸＵＨ，ｅｔａｌ．ＰｏｒｏｕｓＺｎＭｎ２Ｏ４ｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓ

ａｓａｐｒｏｍｉｓｉｎｇａｎｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｆｏｒａｄｖａｎｃｅｄｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ

［Ｊ］．ＮａｎｏＥｎｅｒｇｙ，２０１４，６：１９３１９９．

［１７］ＬＩＰ，ＬＩＵＪ，ＬＩＵＹ，ｅｔａｌ．ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＺｎＭｎ２Ｏ４／ｐｏｒｏｕｓ

ｃａｒｂｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｒｏｍｐｅｔｒｏｌｅｕｍａｓｐｈａｌｔｆｏｒｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｙ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｃｈｉｍｉｃａＡｃｔａ，２０１５，１８０（２０）：

１６４１７２．

［１８］ＺＨＡＮＧＧ，ＹＵＬ，ＷＵＨＢ，ｅｔａｌ．ＦｏｒｍａｔｉｏｎｏｆＺｎＭｎ２Ｏ４ｂａｌｌ

ｉｎｂａｌｌｈｏｌｌｏｗｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓａｓａｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｏｄｅｆｏｒ

ｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｄＭａｔｅｒｉａｌｓ，２０１２，２４（３４）：

４６０９４６１３．

［１９］ＣＡＩＤ，ＷＡＮＧ Ｄ，ＨＵＡＮＧ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｒａｔｉｏｎａｌｓｙｎｔｈｅｓｉｓｏｆ

ＺｎＭｎ２Ｏ４ｐｏｒｏｕｓｓｐｈｅｒｅｓａｎｄｇｒａｐｈｅｎｅｎａｎｏｃｏｍｐｏｓｉｔｅｗｉｔｈｅｎ

ｈａｎｃｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａ

ｔｅｒｉａｌｓＣｈｅｍｉｓｔｒｙＡ，２０１５，３：１１４３０１１４３６．

［２０］ＣＨＥＮＸ，ＺＨＡＮＧＹ，ＬＩＮＨ，ｅｔａｌ．ＰｏｒｏｕｓＺｎＭｎ２Ｏ４ｎａｎｏｓｐｈ

ｅｒｅｓ：Ｆａｃｉｌｅｓｙｎｔｈｅｓｉｓｔｈｒｏｕｇｈｍｉｃｒｏｅｍｕｌｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｅｘｃｅｌ

ｌｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｓａｎｏｄｅｏｆｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１６，３１２（２０）：１３７１４５．

［２１］ＬＩＵＸ，ＺＨＡＮＧＳ，ＸＩＮＧＹ，ｅｔａｌ．ＭＯＦｄｅｒｉｖｅｄ，Ｎｄｏｐｅｄｐｏｒ

ｏｕｓｃａｒｂｏｎｃｏａｔｅｄｇｒａｐｈｅｎｅｓｈｅｅｔｓａｓｈｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｏｄｅｓ

ｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＮｅｗＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｅｍｉｓｔｒｙ，２０１６，

４０（１１）：９６７９９６８３．

［２２］ＳＵＮＨ，ＸＩＮＧ，ＨＵＴ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｒａｔｅｌｉｔｈｉａｔｉｏｎｉｎｄｕｃｅｄｒｅａｃｔｉ

ｖａｔｉｏｎｏｆｍｅｓｏｐｏｒｏｕｓｈｏｌｌｏｗｓｐｈｅｒｅｓｆｏｒｌｏｎｇｌｉｖｅｄｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎ

ｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＮａｔｕｒｅＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ，２０１４，３１（５）：４５２６

４５２９．

　作者简介：

　任衍彪　男，博士，讲师。主要研究方向：纳米能源材料及电极

催化剂。

张世超　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：锂二次

电池电极材料。

张临财　男，博士，副教授。主要研究方向：生物基材料。

何小武　男，博士。主要研究方向：荧光材料。

赵金光　男，博士，研究员。主要研究方向：电网储能。

ＨｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｐｏｒｏｕｓＺｎＭｎ２Ｏ４ｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅａｎｏｄｅ
ＲＥＮＹａｎｂｉａｏ１，ＺＨＡＮＧＳｈｉｃｈａｏ２，ＺＨＡＮＧＬｉｎｃａｉ１，ＨＥＸｉａｏｗｕ３，，ＺＨＡＯＪｉｎｇｕａｎｇ４

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｈｅｍｉｓｔｒｙＣｈｅｍｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＭａｔｅｒｉａｌＳｃｉｅｎｃｅ，ＺａｏｚｈｕａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｚａｏｚｈｕａｎｇ２７７１６０，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｆｏｒＳｕｐｅｒｌａｔｔｉｃｅｓａｎｄＭｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；　４．ＳｔａｔｅＧｒｉｄＨｅｎａｎＥｌｅｃｔｒｉｃＰｏｗｅｒＣｏｍｐａｎｙ，Ｚｈｅｎｇｚｈｏｕ４５００００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅｐｒｅｃｕｒｓｏｒｏｆＺｎＭｎｏｘｉｄｅｓｗｅｒｅｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｄｂｙａｆａｃｉｌｅｈｙｄｒｏｔｈｅｒｍａｌｍｅｔｈｏｄａｎｄｓｕｂｓｅ
ｑｕｅｎｔｌｙｃａｌｃｉｎｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ４００℃，５００℃，６００℃ ａｎｄ７００℃ ｉｎａｉｒｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｙｎｔｈｅｓｉｓｔｈｅ
ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｐｏｒｏｕｓＺｎＭｎ２Ｏ４ｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓａｓｓｅｍｂｌｅｄｂｙａｌｏｔｏｆｎａｎｏｓｈｅｅｔｓ．ＴｈｅＺｎＭｎ２Ｏ４ｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅｓｓｙｎ
ｔｈｅｓｉｚｅｄｂｙｃａｌｃｉｎｉｎｇｐｒｅｃｕｒｓｏｒｉｎａｉｒａｔ５００℃ （ＺＭＯ５００）ｄｉｓｐｌａｙｒｉｃｈｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｐｏｒｏｕｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ａｎｄ
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ｄｉｓｃｈａｒｇｅｃａｐａｃｉｔｙｏｆ１１３２ｍＡｈ／ｇａｆｔｅｒ５００ｃｙｃｌｅｓａｔａｃｕｒｒｅｎｔｄｅｎｓｉｔｙｏｆ５００ｍＡ／ｇ．Ｉｔｉｓｂｅｌｉｅｖｅｄｔｈａｔｔｈｅ
ｏｕｔｓｔａｎｄｉｎｇｅｌｅｃｔｒｏｃｈｅｍｉｃａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＺＭＯ５００ｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅａｎｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｂｅｎｅｆｉｔｓｆｒｏｍｔｈｅｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌ
ｐｏｒｏｕｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅｔｈａｔｃａｎｎｏｔｏｎｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｔｈｅｃｏｎｔａｃｔａｒｅａｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅａｎｄｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｌｙｔｅｔｏｆａｃｉｌｉ
ｔａｔｅｔｈｅｔｒａｎｓｆｅｒｏｆＬｉ＋，ｂｕｔａｌｓｏｐｒｏｖｉｄｅｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｓｐａｃｅｆｏｒｖｏｌｕｍｅｅｘｐａｎｓｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｄｅｄｕｒｉｎｇｔｈｅｃｙ
ｃｌｉｃｐｒｏｃｅｓｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｙｄｒｏｔｈｅｒｍａｌｓｙｎｔｈｅｓｉｓ；ＺｎＭｎ２Ｏ４；ｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｐｏｒｏｕｓｍｉｃｒｏｓｐｈｅｒｅ；ａｎｏｄｅ；ｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔ
ｔｅｒｉｅｓ
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面向低视角场面监视的移动目标速度测量

张天慈１，，丁萌２，钱小燕２，左洪福２

（１．南京林业大学 汽车与交通工程学院，南京 ２１００３７；　２．南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１１１０６）

　　摘　　　要：为构建有效的机场场面视觉监视系统，提出了一种基于特征点持续跟踪与
分析的移动目标速度测量方法。首先，利用场面几何特征对摄像机进行标定；然后，基于光流

场对图像运动区域的特征点进行持续跟踪，在此基础上通过特征点轨迹聚类区分不同移动目

标；最后，根据特征点高度与运动距离完成速度测量。所提方法能够利用机场场面摄像机获取

的低视角单目视频图像，对移动目标的运动速度进行准确测量。基于广州白云国际机场的场

面运行视频进行了仿真分析，验证了所提方法在低视角速度测量方面的可行性与优势。

关　键　词：机场场面监视；低视角；轨迹聚类；速度测量；标定
中图分类号：Ｖ３５１．１１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０２６６０８

　　机场场面监视是高级场面运动引导与控制系
统（ＡｄｖａｎｃｅｄＳｕｒｆａｃｅＭｏｖｅｍｅｎｔＧｕｉｄａｎｃｅａｎｄＣｏｎ
ｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍ，ＡＳＭＧＣＳ）的核心功能之一，也是确保
安全、高效场面运行的重要基础。近年来，智能视

频监视技术
［１］
的快速发展为机场场面监视提供

了一种低成本解决方案。与多点定位、广播式自

动相关监视 （ＡｕｔｏｍａｔｉｃＤｅｐｅｎｄｅｎｔＳｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ
Ｂｒｏａｄｃａｓｔ，ＡＤＳＢ）等协作监视方式不同，智能视
频监视属于非协作监视技术，无需监视对象安装

应答设备。同时，智能视频监视成本低廉，符合随

通用航空器快速发展而出现的中小型机场的需

求，也可作为大型机场的辅助监视手段
［２］
。目

前，机场场面的智能视频监视研究主要围绕移动

目标识别、跟踪、定位等几个方面。文献［３］通过
在图像中检测航空器注册码进行航空器识别。文

献［４］提出一种地图辅助的贝叶斯跟踪滤波算法
实现移动目标跟踪。文献［５］通过摄像机标定确
定航空器的三维空间坐标，并将视觉监视系统获

得的定位信息与 ＡＤＳＢ系统获得的识别信息进
行关联，实现航空器自动挂标牌。文献［６］利用
背景减除和监督学习方法对停机坪区域的移动目

标进行检测，并利用立体视觉算法确定移动目标

的三维空间坐标。文献［７９］研究了基于视频图
像的停机坪运行监视技术，包括运动检测、跟踪与

行为分析，以提供停机坪活动的位置、时间等

信息。

近年来，机场自动化水平不断提升，以四维轨

迹（４ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ）为基础的场面运行方
式成为新的发展方向

［１０］
。为实现基于四维轨迹

的场面运行引导与控制，实时测量移动目标的运

动速度显得十分关键。在机场场面视觉监视系统

中，对移动目标进行准确的三维空间定位是速度

测量的基础。现有研究一般通过目标检测与跟踪

算法确定移动目标在图像中的边界框（ｂｏｕｎｄｉｎｇ
ｂｏｘ），然后根据边界框中心点坐标确定移动目标
位置

［６，９］
。摄像机视角较高时，能够获得移动目

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002004&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 张天慈，等：面向低视角场面监视的移动目标速度测量

标的俯视图，移动目标高度或相对摄像机的方位

对边界框的影响较小。此时，边界框中心即为移

动目标几何中心，可近似认为位于地面上，通过单

应矩阵即可确定其三维空间坐标
［１１］
。而摄像机

视角较低时，所得侧视图中移动目标边界框的中

心点很少与移动目标中心重合，并且通常不在地

面上。通过单目视觉难以确定边界框中心点的高

度或距离。同时，边界框的位置、大小易受移动目

标与摄像机的相对方位及目标检测算法稳定性的

影响，准确计算移动目标位置较为困难
［１１１２］

。

实际机场场面摄像机的安装高度与航空器机

身高度相差不大，只能获得低视角的场面运行视

频。针对这一特点，本文提出一种不依赖移动目标

边界框的速度测量方法。该方法通过检测图像特

征点及对特征点进行持续跟踪和分析，实现移动目

标运动速度测量。与边界框相比，图像特征点具有

较高辨识度、不易受观测角度变化等因素影响。同

时，每个移动目标包含多个特征点，有利于避免个

别特征点检测或跟踪错误导致的速度测量误差。

１　系统方案

本文移动目标运动速度测量的系统方案如

图１所示，包括摄像机标定、特征点跟踪、轨迹聚
类、速度计算等关键步骤。摄像机标定用于确定

图像平面坐标到三维空间坐标的变换关系。本文

中基于场面几何特征确定消失点 （ｖａｎｉｓｈｉｎｇ
ｐｏｉｎｔ），并根据消失点完成摄像机标定。特征点
跟踪与轨迹聚类用于确定移动目标包含的特征点

运动轨迹。在运动区域提取与特征点检测的基础

上，利用基于光流的特征点跟踪算法获得每个特

征点的运动轨迹，然后通过轨迹聚类确定特征点

所属的移动目标，最后根据相关特征点的高度与

运动距离，计算每个移动目标的运动速度。

图 １　系统方案框图

Ｆｉｇ．１　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍｅ

２　摄像机标定与坐标变换

本文采用智能道路交通监视系统常用的基于

消失点的摄像机标定方法。首先根据路面几何特

征确定消失点，然后依次计算摄像机焦距、机场平

面法向量和摄像机高度，完成摄像机标定。为此，

定义如图２所示的三维空间坐标系 ｏｘｙｚ和图像
坐标系 ｏｉｕｖ。三维空间坐标系 ｏｘｙｚ的原点 ｏ位
于摄像机光心，ｚ轴与摄像机光轴重合且与图像
平面垂直，原点 ｏ到图像平面的距离为摄像机焦
距 ｆ。图像坐标系 ｏｉｕｖ的原点 ｏｉ位于图像的几
何中心。

图 ２　空间坐标系与图像坐标系位置关系示意图

Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｐａｔｉａｌ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｍａｇｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

直线 Ｓ的消失点定义为 Ｓ上的无穷远点ＰＳ＝
（ｘ∞，ｙ∞，ｚ∞）在图像平面的投影。假设直线 Ｓ经
过点（ｘ０，ｙ０，ｚ０），方向向量为 ｎＳ＝（ｎｘ，ｎｙ，ｎｚ），则
ＰＳ在图像平面的投影点（消失点）坐标为
ｘ＝ｌｉｍ

ｋ→∞
ｆ（ｘ０＋ｋｎｘ）／（ｚ０＋ｋｎｚ）＝ｆｎｘ／ｎｚ

ｙ＝ｌｉｍ
ｋ→∞
ｆ（ｙ０＋ｋｎｙ）／（ｚ０＋ｋｎｚ）＝ｆｎｙ／ｎｚ{

ｚ＝ｆ

（１）

由式（１）可知，三维空间中的平行直线具有
相同的消失点，正交直线的消失点与坐标原点 ｏ
的连线相互垂直。因此，若机场平面上 ２个正交
方向的消失点在图像中的坐标为 ｐ１＝（ｕ１，ｖ１）、
ｐ２＝（ｕ２，ｖ２），则向量 ｐ^１＝（ｕ１，ｖ１，ｆ）、^ｐ２＝（ｕ２，ｖ２，
ｆ）正交，由此可得

ｆ＝ －ｕ１ｕ２－ｖ１ｖ槡 ２ （２）
同时，根据向量 ｐ^１、^ｐ２还可确定与二者正交

的消失点向量 ｐ^３及其单位向量 ｎ：
ｐ^３ ＝ｐ^１×ｐ^２ （３）
ｎ＝ｐ^３ ｐ^３ （４）

若机场平面上两点之间的距离为 ｄ，且两点
在图像中的投影分别为 ｐａ＝（ｕａ，ｖａ）、ｐｂ＝（ｕｂ，
ｖｂ），则有
ｄ＝ｈ ｐ^ａ／（^ｐａ·ｎ）－ｐ^ｂ／（^ｐｂ·ｎ） （５）

７６２
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式中：^ｐａ＝（ｕａ，ｖａ，ｆ）；^ｐｂ＝（ｕｂ，ｖｂ，ｆ）；ｈ为摄像机
高度。

根据 ｐ^ａ、^ｐｂ、焦距 ｆ、向量 ｎ和距离 ｄ，可确定
摄像机高度 ｈ：
ｈ＝ｄ ｐ^ａ／（^ｐａ·ｎ）－ｐ^ｂ／（^ｐｂ·ｎ） （６）

根据上述分析，按如下步骤进行摄像机标定：

步骤１　在２个正交方向分别选择一组路面
标志线段，利用最小二乘法确定每组线段延长线

在图像中的交点，得到消失点坐标。

步骤２　利用式（２）～式（４）计算摄像机焦
距 ｆ和机场平面法向量 ｎ。

步骤 ３　在机场平面上选择距离已知的点
对，利用式（６）计算摄像机高度 ｈ。

确定摄像机焦距ｆ、机场平面法向量ｎ和摄像
机高度 ｈ后，若已知某点 Ｐ在图像中的投影 ｐ＝
（ｕ，ｖ）和点 Ｐ相对机场平面的高度 ｈＰ，则可根据
如下坐标变换关系确定该点的三维空间坐标：

Ｐ＝（（ｈ－ｈＰ）／（^ｐ·ｎ））^ｐ （７）
式中：向量 ｐ^＝（ｕ，ｖ，ｆ）。

由式（７）可知，低视角视频图像中，若摄像机
高度 ｈ与点 Ｐ高度 ｈＰ相差不大，忽略 ｈＰ会导致
较大空间定位误差。

３　运动速度测量

３．１　特征点轨迹生成
为降低背景干扰，首先在视频图像中提取运

动区域，确定移动目标在图像中的大致位置。采

用 ＶｉＢｅ算法［１３］
检测背景区域，通过背景减除及

滤波、二值化、腐蚀、膨胀等后处理确定运动区域。

上述方法能够有效抑制移动目标内部空洞，并较

好地保留移动目标轮廓。

在运动区域内，基于 ＦＡＳＴ算法［１４］
检测图像

特征点，并应用跟踪算法生成多组特征点轨迹。

采用基于光流的特征点跟踪算法，根据当前帧的

特征点位置和光流场确定下一帧的特征点位置。

对于非整数坐标处的特征点，利用双线性插值确

定亚像素光流
［１５］
。为减少遮挡导致的跟踪误差，

通过特征点跟随正、反向光流移动后的位置与初

始位置的差异（双向误差）判断特征点是否被有

效跟踪
［１６］
。

３．２　聚类分析
通过聚类分析确定不同移动目标包含的特征

点轨迹。记特征点 ｉ的轨迹为 ｔｉ∈Ｒ
ｍ×２
，ｍ为轨

迹长度，即特征点 ｉ被连续有效跟踪的帧数。ｔｉ
每一行表示特征点 ｉ在相应图像帧的坐标。从有

效跟踪的特征点轨迹中排除轨迹长度较小或未发

生明显位移的特征点轨迹，得到 Ｍ条候选特征点
轨迹，其集合记为 Ｔ。对于 Ｔ中的特征点轨迹 ｔｉ，
取 ｔｉ后 Ｎ帧的轨迹片段 珋ｔｉ，根据 珋ｔｉ计算特征点 ｉ
的 Ｋ帧位移序列 ｄｉ＝（δｉ，１，δｉ，２，…，δｉ，ｎ）。根据位
移序列 ｄｉ、ｄｊ计算特征点 ｉ、ｊ的轨迹差异度 ｌｉ，ｊ：

ｌｉ，ｊ＝∑
ｎ

ｋ＝１
δｉ，ｋ－δｊ，ｋ Ｎ （８）

ｌｉ，ｊ反映了特征点 ｉ、ｊ平均每帧的运动差异。
若 ｌｉ，ｊ较小，特征点 ｉ、ｊ属于同一移动目标的可能
性较大；反之，ｉ、ｊ更有可能属于不同的移动目标。
记 ｔｉ与集合 Ｔ中所有特征点轨迹的差异度为 ｌｉ＝
（ｌｉ，１，ｌｉ，２，…，ｌｉ，Ｍ）。根据 ｌｉ可以确定 ｔｉ相对 Ｔ中
所有特征点轨迹的偏好向量 ｒｉ＝（ｒｉ，１，ｒｉ，２，…，
ｒｉ，Ｍ）：若 ｌｉ，ｊ小于给定阈值 δｃ，则认为 ｔｉ与 ｔｊ属于
同一移动目标，即 ｒｉ，ｊ＝１；否则，ｒｉ，ｊ＝０。

按上述方法确定 Ｔ中每个特征点轨迹的偏
好向量，然后利用 Ｊｌｉｎｋａｇｅ算法［１７］

进行分层聚

类。每个聚类 ｃ对应一个移动目标，且 ｃ中至少
存在一条能够反映聚类特征的轨迹 ｔｃ，使得 ｃ中
特征点轨迹与 ｔｃ的差异度均小于阈值 δｃ。
３．３　速度计算

确定移动目标包含的特征点轨迹后，根据

式（７）计算特征点轨迹的三维空间坐标，并以此
为基础计算运动速度。

记移动目标 ｋ的特征点轨迹聚类为 ｃｋ＝
｛ｔｋ，１，ｔｋ，２，…，ｔｋ，ｑ｝。若轨迹 ｔｋ，ｉ对应的特征点为
ｐｋ，ｉ，ｐｋ，ｉ距机场平面的高度为 ｈｋ，ｉ，特征点 ｐｋ，ｉ在第

ｍ和 ｍ＋Ｌ帧的图像坐标分别为 ｐｍｋ，ｉ和 ｐ
ｍ＋Ｌ
ｋ，ｉ ，则根

据式（７）可以确定 ｐｋ，ｉ在第 ｍ和 ｍ＋Ｌ帧的空间
坐标，从而可以确定运动距离 ｄｋ，ｉ。由此可得特
征点 ｐｋ，ｉ在第 ｍ至 ｍ＋Ｌ帧的平均运动速度 珋ｓｋ，ｉ：
珋ｓｋ，ｉ ＝Ｆｒｄｋ，ｉ／Ｌ （９）
式中：Ｆｒ为视频帧率。可根据实际需要确定 Ｌ取
值，获得期望的速度更新频率。

基于低视角视频图像进行速度测量时，上述

方法首先需要确定特征点高度。以移动目标与地

面的接触点为参考点，根据不同特征点在三维空

间运动距离相同这一前提条件，基于式（７）计算
特征点高度。速度计算时，优先选择高度较低的

特征点，并对多个特征点的速度取平均值。

４　仿真实验与分析

４．１　数 据 集
利用广州白云国际机场场面运行视频数据

集，对本文提出的速度测量方法进行了验证。数

８６２
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据集共包含６段视频，由五号道滑行路口的摄像
机 ｃａｍ２５１３和北外场的摄像机 ｃａｍ９９１５拍摄。
各段视频的相关信息如表１所示。

表 １　场面运行视频数据集

Ｔａｂｌｅ１　Ｄａｔａｓｅｔｏｆｓｕｒｆａｃｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｖｉｄｅｏｓ

视频名称 分辨率 帧数 航空器个数 车辆个数

ｃａｍ２５１３视频１ １０２４×５７６ ４０１ １ ０

ｃａｍ２５１３视频２ １０２４×５７６ １０１ １ ０

ｃａｍ２５１３视频３ １０２４×５７６ ５７４ １ ４

ｃａｍ９９１５视频１ １０２４×５７６ ８０１ １ １

ｃａｍ９９１５视频２ １０２４×５７６ ４５１ ０ ２

ｃａｍ９９１５视频３ １０２４×５７６ ５５１ ２ １

４．２　仿真结果分析
在三维空间中的２个正交方向分别选取５条

平行直线段，用红、绿两色表示，如图 ３所示。根
据式（２）、式（３）确定３个正交方向的消失点和摄
像机焦距 ｆ，如表２所示。基于３条长度已知的路
面分割线，根据式（６）确定摄像机高度 ｈ，如表 ２
所示。图４以直观形式展示了２架摄像机的标定
结果，其中红、绿、蓝色线段分别指向３个消失点，
红、绿线段平行于机场平面，蓝色线段垂直于机场

平面，黄色直线为地平线。

本文方法的轨迹聚类结果如图 ５所 示。
图５（ａ）、（ｂ）、（ｄ）中只有一架航空器。图５（ｅ）、

图 ３　用于摄像机标定的场面特征

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅｆｅａｔｕｒｅｓｕｓｅｄｆｏｒｃａｍｅｒａｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

表 ２　摄像机标定结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｃａｍｅｒａｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

摄像机 消失点坐标 焦距 高度／ｍ

ｃａｍ２５１３
（７０３７．１，２０．３），（－１１７．２，１２６．１），

（８６２．８，２４０１７．６）
２０１５．５ ８．１

ｃａｍ９９１５
（－５０２６．３，－１３８．６），（７２２．７，

２１３．３），（－２８１．１，１３２４３．３）
１０６５．４ ８．９

图 ４　摄像机标定结果图示

Ｆｉｇ．４　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｃａｍｅｒａｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ５　特征点轨迹聚类

Ｆｉｇ．５　Ｆｅａｔｕｒｅｐｏｉｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ

（ｆ）中包含多个移动目标，本文方法能够准确区分
不同移动目标的特征点轨迹。图 ５（ｃ）左上角
３辆车包含在同一个运动区域内，其中最左侧车
辆较小，未能检测到有效的特征点，另外２辆车的
运动速度存在差异，聚类算法能够正确区分二者

的特征点轨迹。图６进一步展示了用于速度测量
的特征点轨迹在机场平面的投影，其中投影坐标

系的横、纵坐标轴分别经过摄像机标定过程中确

定的２个消失点。由于标定时选取的场面特征与
滑行道平行，同时移动目标在运动过程中的侧向

位移较小，图中轨迹投影均与横／纵坐标轴近似
平行。

针对各段视频的速度测量结果如图 ７所示，
其中实线为本文方法的自动测量结果，虚线为手

动标记移动目标接地点的位置变化得到的速度测

量结果。图７（ａ）中，航空器距离摄像机较远，速
度测量结果容易出现误差。图７（ｂ）中，航空器距
离较近，２种方法所得结果基本一致。图 ７（ｃ）
中，共有３辆车与 １架航空器得到了有效的速度
测量结果，其中车辆 １和车辆 ３同时由静止开始
运动，初始阶段二者速度相似，聚类算法未能区分

二者的特征点轨迹，导致 ２种方法所得结果差别
较大。图７（ｄ）中，１架航空器与 １辆车先后出现
在视场范围内，其中航空器距离较远，从第 ２００帧
左右开始减速，直至离开视场范围；车辆与摄像机

之间的距离较小，２种方法所得结果相似。图７（ｅ）
中，车辆１、车辆２先后进入视场，车速变化较小，
２种方法所得结果较为接近。图７（ｆ）中，先后

９６２
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图 ６　机场平面轨迹投影

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｏｎａｉｒｐｏｒｔｓｕｒｆａｃｅ

出现２架航空器和 １辆车，其中航空器２距离较
远；第 １５０帧左右，航空器 ２开始被航空器 １遮
挡，无法获得有效特征点轨迹，手动标记结果也

存在一定误差。对于航空器 １，初始阶段本文方
法对特征点的位置估计偏高，导致速度测量结

果偏大；随后，受阴影内特征点影响，速度测量

结果偏小；在能够检测到移动目标接地点后，本

文方法的速度测量结果开始接近手动计算结

果。受阴影内特征点的影响，本文方法对车辆

的速度测量结果偏小。

与基于目标边界框的速度测量方法进行对

比。基于目标边界框的速度测量方法，首先利用

ＹＯＬＯ算法［１８］
在运动区域中检测移动目标，确定

移动目标边界框，然后基于 ＥＣＯ跟踪算法［１９］
确

定后续帧的边界框位置。由于利用数据集中的

单目视觉图像无法确定边界框中心点高度，选

择理想高度为零的下边界中心点计算目标运动

速度。图 ８对比了 ２种速度测量方法的误差。
图中根据移动目标经过地面标记点的时间与标

记点间距确定参考速度，将测得速度与参考速

度之差视为测量误差。每个移动目标的速度测

量误差均值与方差如表 ３所示。与基于特征点
的方法相比，基于目标边界框进行速度测量时，

边界框在相邻图像帧的大小和位置易出现突

变，平均测量误差通常较大且测量稳定性较差。

图 ８（ａ）、（ｄ）中航空器和图 ８（ｆ）中航空器 ２均
距离摄像机较远，边界框的影响尤为显著，难以

获得有效的速度测量结果。此外，边界框大小

频繁变化也导致图 ８（ｃ）中航空器与车辆 １的速
度测量误差出现较大幅度波动。

０７２
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图 ７　移动目标速度测量结果

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｖｉｎｇｏｂｊｅｃｔｓｐｅｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

图 ８　速度测量误差对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｐｅｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｓ
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表 ３　移动目标速度测量误差均值与方差

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｅａｎａｎｄｖａｒｉａｎｃｅｏｆｓｐｅｅｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｅｒｒｏｒｓｆｏｒｍｏｖｉｎｇｏｂｊｅｃｔｓ

视频名称 移动目标

特征点 边界框

均值／
（ｍ·
ｓ－１）

方差／
（ｍ·
ｓ－１）２

均值／
（ｍ·
ｓ－１）

方差／
（ｍ·
ｓ－１）２

ｃａｍ２５１３视频１ 航空器 －１．１ ０．３ １３．８　 ６００．４

ｃａｍ２５１３视频２ 航空器 ０ ０　 ２．４ 　８．７

ｃａｍ２５１３视频３

航空器 －０．１ ０．２ ２．６ １２０．２
车辆１ 　１．２ ２．４ ２．０ ２５．３
车辆２ －０．８ ０．１ －０．３　 　２．９
车辆３ －１．９ ０．３ －２．３　 　５．２

ｃａｍ９９１５视频１
航空器 －０．９ ０．９ ８．３ ６６．０
车辆 －０．６ ０　 ０．６ 　２．４

ｃａｍ９９１５视频２
车辆１ 　０．２ ０．１ ０．４ 　４．３
车辆２ 　０．６ ０．１ ０．４ 　１．３

ｃａｍ９９１５视频３
航空器１ －０．１ ０．２ ０．６ 　２．９
航空器２ －０．５ ０．２ ３．７ ３０．９
车辆 －０．５ ０．１ ０．９ 　１．８

５　结　论

１）基于实际机场场面运行视频的仿真结果
表明，当移动目标距离较近时，本文方法测速结果

与手动标记测速结果基本一致，应用本文方法进

行低视角速度测量是可行的。

２）与基于目标边界框的速度测量方式相比，
本文基于特征点跟踪分析的方法在低视角速度测

量的准确性与稳定性方面具有明显优势。

为使本文方法能够用于实际的机场场面视觉

监视系统，仍需优化特征点跟踪分析的相关算法，

减少特征点高度估计误差与阴影内特征点的影

响，同时还需合理规划摄像机监视范围，并关联不

同摄像机获取的信息。
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交通、机场场面监视技术、图像处理与分析。
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基于三维点云模型的空间目标光学图像生成技术

陆婷婷１，，李潇１，张尧１，阎岩１，杨卫东２

（１．中国运载火箭技术研究院 研究发展部，北京 １００１７６；

２．河南工业大学 粮食信息处理与控制教育部重点实验室，郑州 ４５０００１）

　　摘　　　要：空间探测任务中大量先验图像数据的缺乏，使得基于光学图像的态势感知
和导航算法无法被有效定量测试和评估。针对此问题，提出了一种基于三维点云模型和射影

变换基本理论的空间目标光学图像生成方法。在完成对空间目标三维点云模型和仿真摄像机

模型构建基础之上，利用射影变换基本理论依次计算像平面所有像素点与空间目标三维点云

模型空间点的对应关系，并基于 Ｌａｍｂｅｒｔｉａｎ漫反射模型和相对应空间目标三维点云模型空间
点的光照方向，得到所有像素点的灰度值，从而生成给定空间目标的光学图像。大量仿真实验表

明：与传统的基于解析模型的仿真图像生成方法相比，所提的空间目标光学图像生成技术能够以

更快的速度生成更加真实的仿真图像，且生成的仿真图像可以广泛应用于椭圆拟合、陨石坑检

测、着陆器视觉导航、航天器交会对接、空间目标跟踪等典型空间应用算法的定性与定量评估。

关　键　词：空间目标；仿真图像；点云模型；射影变换；人工智能
中图分类号：ＴＰ４０７．８；Ｖ４２３．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０２７４１３

　　随着空间探测技术的快速发展，世界各主要
航天强国均开展了大量的空间探测活动，美国政

府更是发布了重返月球并最终前往火星的太空政

策指令。对于空间探测活动中执行交会对接、空

间碎片清理、空间目标跟踪、行星软着陆等任务的

空间飞行器而言，其通常需要利用自身携带的光

学摄像机获取目标的光学图像，并利用计算机视

觉、人工智能等技术手段从中提取目标的状态信

息或者自身的位置和姿态信息
［１５］
。这些视觉算

法的设计、验证和评估需要以容量巨大（足以评

估算法的泛化能力）、信息完备（必须包含拍摄图

像的光学摄像机的内外参数信息）、种类多样（能

够适应不同的探测任务）的光学图像数据集作为

支撑。虽然当前在人工智能领域出现了大量可用

的光学图像数据集，但这些数据集通常仅包含一

些生活场景的图像，且每幅图像所能够提供的信

息十分有限，无法有效应用于深空探测任务视觉

算法的测试和评估。为此，亟需一种能够用于快

速、高效生成空间目标光学图像的方法。

当前，国外许多空间探测机构都通过在地面

建立半物理仿真实验室的方式获取空间目标光学

图像。例如，为了有效模拟生成行星表面光学图

像，欧洲航天局（ＥＳＡ）［６］、德国宇航局［７］
、加拿大

ＮＧＣ航空航天公司［８］
等均搭建了行星表面半物

理仿真实验室，利用大尺度平面沙盘模拟星体表

面，利用机械臂携带的摄像机模拟导航摄像机。

虽然利用这种半物理仿真实验室能够实现对各种

导航控制算法的测试和验证，但实验室建设费用

成本高，改造不灵活，并且构造的星体表面区域大

小受到实验场地的限制，无法高效灵活实现对任

何需求目标的图像的生成
［９］
。为此，大量研究机

构和学者均开展了空间目标仿真图像全数字仿真

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002005&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 陆婷婷，等：基于三维点云模型的空间目标光学图像生成技术

生成技术的研究。

英国邓迪大学在欧洲航天局的资助下开发了

一套星体环境仿真模拟软件 ＰＡＮＧＵ［１０］，其利用
真实数据或者合成数据对星体（火星、月球、水星

及小行星等）自然地质环境进行建模，并能够实

现对光学摄像机、激光雷达等传感器的建模，从而

生成相应的仿真图像。ＰＡＮＧＵ可以满足绝大多
数的空间探测算法的研发与测试需求，但并不支

持对航天飞机、卫星等空间目标仿真图像的生成

能力，且 ＰＡＮＧＵ是一个商业软件，收费昂贵，算
法的具体实现原理和源代码均没有公开，在国内

拥有 ＰＡＮＧＵ软件的单位并不多。同时，ＰＡＮＧＵ
功能繁多，应用背景复杂，对于简单的视觉算法研

发和快速验证效率不高。

除 ＰＡＮＧＵ外，目前针对空间目标图像生成
的研究主要以星体表面陨石坑生成为主

［１１１２］
。

这些方法主要基于解析方法对空间目标进行建

模
［１３１４］

，并通过计算导航摄像机的光线反投影与

空间目标解析模型的交点的方式生成空间目标光

学图像，该过程涉及复杂的多元变量优化问题，求

解过程效率低，容易陷入局部最优解，导致仿真图

像无法有效生成。

因此，针对传统空间目标光学图像生成技术

存在的模型复杂、求解效率低的问题，本文创新性

地提出了一种基于三维点云模型和射影变换基本

理论的空间目标（小行星、航天器、无人机、航天

飞机等）光学图像生成技术，并利用大量仿真实

验验证了所生成的仿真图像可以有效地被用于测

试和评估空间探测任务中的态势感知、视觉导航

等核心算法。

１　空间目标光学图像生成总体框架
本文提出的空间目标光学图像生成技术总体

框架如图１所示，由仿真参数设置层、仿真图像生
成层和仿真图像输出层构成。首先，在仿真参数

设置层对仿真摄像机内参数和外参数进行设置，

指定需要生成仿真图像的空间目标，并给定空间

目标所处空间环境中的太阳光照方向。然后，在

仿真图像生成层，基于仿真参数设置层提供的参

数构建仿真摄像机模型和空间目标三维点云模

型；并通过仿真摄像机像平面几何反投影计算得

到投影图像中每个像素点与空间目标三维点云模

型顶点的对应关系，再结合给定的太阳光照方向

和投影图像中每个像素点对应的模型空间点处的

法向量，计算投影图像中每个像素点的灰度值，该

过程称为投影图像着色。最后，在仿真图像输出

图 １　空间目标光学图像生成技术总体框架

Ｆｉｇ．１　Ｏｖｅｒａｌｌｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｏｐｔｉｃａｌ

ｉｍａｇｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅ

层得到空间目标光学图像。图１所示的仿真图像
生成框架能够逼真地模拟摄像机“看”到的场景，

从而为空间碎片清理、空间航天器交会对接、行星

探测器软着陆等应用场景提供大量可用的光学图

像数据集。

在空间目标光学图像生成技术总体框架中，

仿真图像生成层是其核心所在，其中，仿真摄像机

模型构建、仿真摄像机像平面几何反投影、投影图

像着色是最核心的问题，也是本文关注的重点，而

空间目标的三维点云模型构建可由 ＮＡＳＡ３Ｄ模
型资源网获取，所以本文对三维点云模型构建不

进行详细分析。

２　仿真摄像机模型构建

空间目标光学图像生成技术总体框架中所使

用的仿真摄像机模型为图 ２所示的针孔成像模
型，该模型有效地表征了三维空间到二维平面的

中心投影关系。为有效利用代数形式对该投影

图 ２　仿真摄像机模型及相关坐标系定义

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｃａｍｅｒａｉｍａｇｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆ

ｒｅｌｅｖａｎｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

５７２
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模型进行描述，先对仿真摄像机模型涉及的 ３个
坐标系（世界坐标系、摄像机坐标系和图像坐标

系）进行定义。世界坐标系（简记为 ＷＣＳ）为空间
目标所处的坐标系，其原点 ｏｗ位于空间某固定位
置点，ＷＣＳ的 ３个坐标轴 ｘｗ、ｙｗ、ｚｗ分别指向 ｏｗ
处的东、北、天方向。摄像机坐标系（简记为

ＣＣＳ）的原点 ｏｃ位于仿真摄像机光心位置，其 ｚｃ
轴与光轴重合，并指向仿真摄像机像平面，ｘｃ轴
和 ｙｃ轴分别与仿真摄像机像平面的矩形边平行。
图像坐标系（简记为 ＩＣＳ）是定义在仿真摄像机像
平面上的一个二维坐标系，其原点 ｏｉ位于图像像
平面左下角，２个坐标轴 ｕｉ和 ｖｉ分别与图像像平
面的横向和纵向平行。

给定一个三维空间点 Ｘ，其在 ＷＣＳ中的齐次
坐标为 ＸＷＣＳ＝［ｘ　ｙ　ｚ　１］

Ｔ
，点 Ｘ在仿真摄像

机透视投影矩阵 Ｐ＝Ｋ［Ｒ　ｔ］的作用下被变换为
图像点 ｘ（ｔ为平移向量，Ｒ为三维旋转矩阵），并
且点ｘ在ＩＣＳ中的齐次坐标为ｘＩＣＳ＝［ｕ　ｖ　１］

Ｔ
，

则 ＸＷＣＳ和 ｘＩＣＳ之间的关系可描述为
ｓｘＩＣＳ ＝ＰＸＷＣＳ ＝Ｋ［Ｒ　ｔ］ＸＷＣＳ （１）
式中：ｓ为一个非零尺度因子，表征了空间点 Ｘ的
深度信息；矩阵 Ｋ为仿真摄像机的内参数矩阵，
其形式为

Ｋ＝

ｆ ０ ｕ０

０ ｆ ｖ０











０ ０ １

（２）

其中：参数 ｆ为摄像机的焦距；［ｕ０　ｖ０］
Ｔ
为仿真

摄像机主点在 ＩＣＳ下的非齐次坐标；ｆ、ｕ０和 ｖ０都
以像素为量纲。

本文假定仿真摄像机的质量较好，不存在畸

变，并且像素为长宽相等的矩形，所以 Ｋ仅有３个
自由度，由此仿真摄像机得到的仿真图像尺寸为

２ｕ０×２ｖ０。
式（１）中的平移向量 ｔ和三维旋转矩阵 Ｒ分

别表征了 ＣＣＳ和 ＷＣＳ之间的位置和方位信息。
其中，ｔ为 ＷＣＳ的原点 ｏｗ在 ＣＣＳ下的非齐次坐
标；Ｒ的３个列向量 ｒ１、ｒ２、ｒ３分别为 ＷＣＳ的 ３个
坐标轴 ｘｗ、ｙｗ、ｚｗ在 ＣＣＳ中的方向向量，利用 Ｒ可
以将 ＷＣＳ下的方向向量转换到 ＣＣＳ下。假定仿
真摄像机光心 ｏｃ在 ＷＣＳ下的非齐次坐标为

ｏＷＣＳ＝［ｘ０　ｙ０　ｈ］
Ｔ
，ｈ为 ｏｃ与 ｘｗｙｗ平面的距离，

［ｘ０　ｙ０］
Ｔ
为 ｏｃ在 ｘｗｙｗ平面的投影点的非齐次

坐标。那么，ｔ和 ｏＷＣＳ具有如下关系：
ｔ＝－Ｒ·ｏＷＣＳ （３）

此时，可以得到仿真摄像机透视投影矩阵 Ｐ

的另外一种形式：

Ｐ＝Ｋ［Ｒ －Ｒ·ｏＷＣＳ］ （４）

基于仿真摄像机模型，得到仿真摄像机成像

基本流程，如图３所示。

图 ３　仿真摄像机模型构建基本流程

Ｆｉｇ．３　Ｂａｓｉｃｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｅｄ

ｃａｍｅｒａｉｍａｇｉｎｇｍｏｄｅｌ

首先，设定仿真摄像机的焦距 ｆ及像平面主
点的非齐次坐标［ｕ０　ｖ０］

Ｔ
，并利用式（２）得到仿

真摄像机的内参数矩阵 Ｋ。
然后，给定仿真摄像机光心 ｏｃ在 ＷＣＳ下的

非齐次坐标 ｏＷＣＳ＝［ｘ０　ｙ０　ｈ］
Ｔ
及仿真摄像机

的ＣＣＳ相对于ＣＣＳ０的３个欧拉角α、β、γ，规定由
ＣＣＳ０向 ＣＣＳ的转动按照 ｚｘｙ顺序（见图 ３）。
ＣＣＳ０是为了使 ３个欧拉角 α、β、γ具有更加明显
的几何意义而引入的中间坐标系，ＣＣＳ０的原点与
ＣＣＳ相同，３个坐标轴 ｘｃ０、ｙｃ０和 ｚｃ０分别指向 ｘｗ、
－ｙｗ和 ｚｗ方向。那么，仿真摄像机旋转矩阵 Ｒ和
平移向量 ｔ分别为
Ｒ＝ＲｙＲｘＲｚＲ０
ｔ＝－Ｒ·ｏ{

ＷＣＳ

（５）

式中：

Ｒ０ ＝
１ ０ ０
０ －１ ０
０ ０ －









１

（６）

Ｒｚ ＝
ｃｏｓα ｓｉｎα ０
－ｓｉｎα ｃｏｓα ０









０ ０ １

（７）

Ｒｘ ＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓβ ｓｉｎβ
０ －ｓｉｎβ ｃｏｓ









β

（８）

Ｒｙ ＝
ｃｏｓγ ０ －ｓｉｎγ
０ １ ０
ｓｉｎγ ０ ｃｏｓ









γ

（９）

６７２
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　第 ２期 陆婷婷，等：基于三维点云模型的空间目标光学图像生成技术

３　仿真摄像机像平面几何反投影

仿真摄像机像平面几何反投影的根本目的是

找到投影图像中每个像素点与空间目标三维点云

模型之间的对应关系。其中，空间目标三维点云

模型由一组属于该目标表面的空间点构成，并且

３个点构成一个三角面片，图 ４给出了一个典型
空间目标（月球表面某区域）三维点云模型。可

以看到，该模型的基本构成元素为点和三角面片，

这种模型不具有解析形式。

图 ４　月球表面三维点云模型示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ３Ｄｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄ

ｍｏｄｅｌｏｆｌｕｎａｒｓｕｒｆａｃｅ

实际上，仿真摄像机对空间模型成像的过程

就是将空间三维点云模型投影到仿真摄像机二维

图像平面上的过程，并且只有落入仿真摄像机视

场范围内的模型部分才会被投影到图像平面。另

外，三维点云模型的不同区域可能会被投影到像

平面的某一个相同区域，该区域呈现的是距离仿

真摄像机光心最近的那部分模型。

基于以上思想，仿真摄像机像平面几何反投

影的基本思路为：给定图像上某个像素点 ｑ，首
先，计算像素点 ｑ的反投影光线；然后，计算该反
投影光线与空间三维点云模型的所有可能交点；

最后，将距离仿真摄像机光心最近的那一个交点

确定为图像点 ｑ对应的模型空间点 Ｑ。由于三维
点云模型的表面是由一系列三角面片构成的，所

以几何反投影仅涉及反投影光线与空间三角面片

的交点，下面给出具体方法。

对于图像上的像素点 ｑ，为了高效计算其所
对应的模型空间点，先排除不可能与像素点 ｑ的
反投影线 ｏｃｑ相交的三角面片，再计算 ｏｃｑ与所有
可能与其相交的三角面片的交点，则距离仿真摄

像机光心最近的那一个交点即为像素点 ｑ对应的
空间点 Ｑ。

为了排除不可能与反投影线ｏｃｑ相交的三角

面片，应先将三维空间中所有三角面片投影到图

像平面上，得到图像三角面片，再利用图像三角形

的外接矩形排除不可能包含点 ｑ的图像三角形。
如图５所示，以点 ａ、ｂ、ｃ为顶点的图像三角形
△ａｂｃ为例，其外接矩形 Ｄ１Ｄ２Ｄ３Ｄ４的 ４个顶点
Ｄ１、Ｄ２、Ｄ３、Ｄ４的非齐次坐标分别定义为
珚Ｄ１ ＝［ｍｉｎ｛ｘａ，ｘｂ，ｘｃ｝　ｍｉｎ｛ｙａ，ｙｂ，ｙｃ｝］

Ｔ

珚Ｄ２ ＝［ｍａｘ｛ｘａ，ｘｂ，ｘｃ｝　ｍｉｎ｛ｙａ，ｙｂ，ｙｃ｝］
Ｔ

珚Ｄ３ ＝［ｍａｘ｛ｘａ，ｘｂ，ｘｃ｝　ｍａｘ｛ｙａ，ｙｂ，ｙｃ｝］
Ｔ

珚Ｄ４ ＝［ｍｉｎ｛ｘａ，ｘｂ，ｘｃ｝　ｍａｘ｛ｙａ，ｙｂ，ｙｃ｝］













Ｔ

（１０）

式中：［ｘａ，ｙａ］
Ｔ
、［ｘｂ，ｙｂ］

Ｔ
、［ｘｃ，ｙｃ］

Ｔ
分别为点 ａ、

ｂ、ｃ的非齐次坐标；ｍａｘ｛｝和 ｍｉｎ｛｝分别表示求取
给定集合中所有元素的最大值和最小值。

图 ５　图像三角面片及其外接矩形

Ｆｉｇ．５　Ｉｍａｇｅｄｔｒｉａｎｇｌｅｐａｔｃｈａｎｄｉｔｓｃｉｒｃｕｍｓｃｒｉｂｅｄｒｅｃｔａｎｇｌｅ

对于 像 素 点 ｑ，如 果 它 没 有 落 入 矩 形
Ｄ１Ｄ２Ｄ３Ｄ４（通过简单的坐标比较即可判断得到），
就一定不可能被图像三角形△ａｂｃ包含。对于
图５所给出的示例，由于矩形框 ２、３并不包含像
素点 ｑ，则 ｑ一定不会落入图像三角形 ２、３中，而
像素点 ｑ落入了矩形框１、４、５中，那么，图像三角
形１、４、５可能会包含像素点 ｑ。

利用凸锥的性质
［１５］
对图像三角形是否会包

含像素点 ｑ进行判断。仍以图５中的图像三角形
△ａｂｃ为例，其 ３个顶点的齐次坐标分别为ａｈ＝

［ｘａ，ｙａ，ｚａ］
Ｔ
、ｂｈ＝［ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ］

Ｔ
、ｃｈ＝［ｘｃ，ｙｃ，ｚｃ］

Ｔ
，

由这３个齐次坐标向量的非负组合构成的集合 Ω
是一个凸锥。如果像素点 ｑ位于△ａｂｃ内部（包
括顶点和边），其齐次坐标向量 ｑｈ一定可以由齐
次坐标向量 ａｈ、ｂｈ、ｃｈ非负线性表示；反之，如果
齐次坐标向量 ｑｈ不能由齐次坐标向量 ａｈ、ｂｈ、ｃｈ
非负线性表示，那么点 ｑ一定位于△ａｂｃ外部。所
以，为了判别点 ｑ是否位于△ａｂｃ内部，应先计算
齐次坐标 ｑｈ由齐次坐标向量 ａｈ、ｂｈ、ｃｈ的线性表
出系数向量 λ，如果 λ中存在小于零的元素，则

７７２
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点 ｑ一定位于△ａｂｃ外部。λ的计算方式为

λ＝［ａｈ ｂｈ ｃｈ］－１ｑｈ （１１）

对于图５中图像三角形 １，由它的 ３个顶点
构造的凸锥并不包含点 ｑ，所以，像素点 ｑ一定不
会落在图像三角形１中，从而，像素点 ｑ的反投影
线 ｏｃｑ只可能与图像三角形 ４、５对应的空间三角
面片相交。

假设图像三角形△ａｂｃ包含像素点 ｑ，且其齐
次坐标向量 ｑｈ＝［ｕｑ　ｖｑ　１］

Ｔ
，需要计算点 ｑ反

投影线 ｏｃｑ与△ａｂｃ对应的空间三角面片△ＡＢＣ
的交点 Ｑ。空间三角面片△ＡＢＣ的 ３个顶点 Ａ、
Ｂ、Ｃ在 ＷＣＳ下的齐次坐标分别为 ＡＷＣＳ、ＢＷＣＳ、
ＣＷＣＳ，则根据式（１）所描述的仿真摄像机模型，可
以得到这３个空间点在 ＣＣＳ下的齐次坐标 ＡＣＣＳ、
ＢＣＣＳ、ＣＣＣＳ为

［ＡＣＣＳ ＢＣＣＳ ＣＣＣＳ］＝

　　
Ｒ ｔ

０Ｔ[ ]１［ＡＷＣＳ ＢＷＣＳ ＣＷＣＳ］ （１２）

从而，由空间点Ａ、Ｂ、Ｃ所张成的平面ＡＢＣ的
法向量 ｎ在 ＣＣＳ下的非齐次坐标为

珔ｎＣＣＳ ＝

ｎ１
ｎ２
ｎ










３

＝

珚ＡＴＣＣＳ
珚ＢＴＣＣＳ
珚ＣＴＣ











ＣＳ

－１
－１
－１
－









１

（１３）

式中：珚ＡＣＣＳ、珚ＢＣＣＳ、珚ＣＣＣＳ分别为点 Ａ、Ｂ、Ｃ在 ＣＣＳ下
的非齐次坐标。所以，平面 ＡＢＣ在 ＣＣＳ下的齐次
坐标为［珔ｎＴＣＣＳ　１］

Ｔ
。

对于像素点 ｑ，其在 ＣＣＳ下的非齐次坐标为

珔ｑＣＣＳ ＝Ｋ
－１

ｕｑ
ｖｑ









１

＝
ｕｑ－ｕ０
ｖｑ－ｖ０









ｆ

（１４）

那么，反投影线 ｏｃｑ在 ＣＣＳ下的 Ｐｌｕｃｋｅｒ坐标

Ｌｏｑ为
［１６］

Ｌｏｑ ＝ｑＣＣＳｏ
Ｔ
ＣＣＳ－ｏ

Ｔ
ＣＣＳｑＣＣＳ （１５）

式中：ｑＣＣＳ＝［珔ｑ
Ｔ
ＣＣＳ １］Ｔ为像素点 ｑ在 ＣＣＳ下的

齐次坐标；ｏｃｃｓ＝［０　０　０　１］
Ｔ
为仿真摄像机光

心 ｏｃ在 ＣＣＳ下的齐次坐标。那么，反投影线 ｏｃｑ
与平面 ＡＢＣ的交点 Ｑ在 ＣＣＳ下的齐次坐标为

ＱＣＣＳ ＝Ｌ [ｏｑ

珔ｎＣＣＳ]１
（１６）

分别将式（１２）～式（１５）代入式（１６），并进行
整理，可以得到

ｑＣＣＳ ＝
珔ｑＣＣＳ

－珔ｑＴＣＣＳ珔ｎ
[ ]

ＣＣＳ

（１７）

那么，点 Ｑ在 ＣＣＳ下的非齐次坐标为

珚ＱＣＣＳ ＝
珔ｑＣＣＳ

－珔ｑＴＣＣＳ珔ｎＣＣＳ
（１８）

空间点 Ｑ和仿真摄像机光心 ｏｃ之间的距离
ｄ为

ｄ＝ 珚ＱＣＣＳ ＝
珔ｑＣＣＳ
珔ｑＴＣＣＳ珔ｎＣＣＳ

（１９）

式中：符号 · 和 · 分别表示求取向量长度和

求取标量绝对值。

４　投影图像着色

在仿真摄像机像平面几何反投影阶段，已经

获得了仿真图像平面每个像素点与模型空间点的

对应关系，为了得到最终的空间目标光学图像，需

要为像平面每个像素点赋予一个灰度值，这一过

程即为图像着色。每个像素点的灰度值可以由其

相应的模型空间点的辐射热能确定，这主要取决

于太阳光照方向、空间模型法向量方向及材料的

光学性质
［１７］
。

太阳光照方向会对空间目标光学图像的光照

强度和阴影方向产生影响，所以，必须充分分析太

阳的光照方向。本文使用平行光模拟空间目标所

处环境中的太阳光照，每条光线都来自于无穷远

处，并且具有相同的传播方向。规定太阳光线的

方向向量是一个与太阳光线实际传播方向相同的

向量 ｓ，其主要由２个参数决定：太阳高度角 η和
太阳方位角 θ，它们的几何意义如图 ６所示。太
阳高度角指太阳光照方向与 ＷＣＳ的 ｘｗｙｗ平面的
夹角，这里设定取值范围为［０°，９０°］；方位角指
在 ｘｗｙｗ平面上，由轴 ｙｗ顺时针转至太阳光照方
向在 ｘｗｙｗ平面的投影线所经过的角度（即 ＷＣＳ原
点 ｏｗ处的北偏东方向），取值范围为［０°，３６０°］。
那么，在 ＷＣＳ中，太阳光线的方向向量 ｓ为

图 ６　太阳高度角和方位角示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｏｌａｒｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｄａｚｉｍｕｔｈ

８７２
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ｓ＝
ｃｏｓηｓｉｎθ
ｃｏｓηｃｏｓθ
－ｓｉｎ









η

（２０）

除了太阳光照外，本文忽略了其他光照（如环境

光照）的影响，并认为所有接收不到太阳光照的区域

灰度值均为零。对于能够接收到光照的模型空间

点，利用仅含有漫反射（Ｌａｍｂｅｒｔｉａｎ漫反射模型［１７］
）

分量的光照模型计算其光照强度。具体地，对于像

素点ｑ所对应的模型空间点Ｑ，其辐射能量ｉｑ为

ｉｑ ＝－ζ
ｎＴＱｓ
ｎＱ·

( )ｓ （２１）

式中：参数 ζ为控制辐射能量取值的系数；ｎＱ为
空间目标三维点云模型在点 Ｑ处的法向量。

５　仿真实验

本节通过仿真实验手段对提出的基于三维点

云模型的空间目标光学图像生成算法的有效性进

行验证。整个仿真过程在具有 Ｗｉｎｄｏｗｓ１０操作系
统的台式计算机上完成。为了使得空间图像仿真

系统便于操作，根据本文算法开发了空间目标仿

真图像生成系统软件，该软件的具体示意图如

图７所示，整个仿真实验过程中，均利用该软件实

图 ７　空间目标仿真图像生成系统软件示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｍａｇｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

现仿真图像的生成。

在整个实验过程中，始终使用相同的仿真摄

像机，不改变仿真摄像机内参数，令仿真摄像机焦

距 ｆ＝７００像素，像平面主点为（ｕ０，ｖ０）＝（３２０像
素，２４０像素），图像分辨率为６４０×４８０，而仿真摄
像机外参数和太阳光照方向将随着具体实验内容

的不同而被设置为不同取值。对于空间目标的三

维点云数据，实验将使用 ＮＡＳＡ３Ｄ模型资源网提
供的各种空间目标模型作为输入，图 ８分别给出
了 Ｔｒｉａｎａ卫星、某航天飞机等典型空间目标三维
点云模型。

为了有效评价本文提出的空间目标光学图像

生成技术所产生的图像的真实性和有效性，设计

了３组实验，如图９所示。首先，利用本文算法产
生典型空间目标的光学图像，从视觉效果上对本

文算法进行评估；然后，分析仿真参数取值的不同

对本文算法的影响；最后，分别将基于本文算法生

成的仿真图像应用于椭圆拟合、着陆器视觉导航、

航天器交会对接、陨石坑检测、空间目标跟踪等典

型空间探测任务中，通过评估相应任务完成的优

劣实现对本文算法的评估。

图 ８　典型空间目标三维点云模型

Ｆｉｇ．８　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｍｏｄｅｌｏｆ

ｔｙｐｉｃａｌｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ

图 ９　仿真实验验证内容

Ｆｉｇ．９　Ｖｅｒｉｆｉｅｄｃｏｎｃｅｐｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ

９７２
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５．１　仿真图像生成
在仿真图像生成实验中，利用本文提出的空

间目标光学图像生成技术分别产生行星表面、航

天飞机、卫星、着陆器等典型空间目标的仿真图

像，从视觉角度定性实现对本文算法的评估。

首先，分别生成 Ｖｅｓｔａ小行星［１８］
和 Ｅｒｏｓ小行

星
［１９］
的仿真图像，实验结果如图 １０所示，其中，

星体表面的真实图像分别来自于美国今日太空

网
［２０］
和行星学会

［２１］
。

由于仿真摄像机与获取真实图像的真实摄像

机具有不同的拍摄视角和成像光照条件（包括太

阳光照强度和太阳光照方向），所得到的仿真图

像和真实图像所对应的行星表面区域并不完全一

致。为便于分析，分别在图１０所示的仿真图像和
真实图像中利用椭圆形曲线标注了两者存在重合

的区域，并统计在重合区域内仿真图像和真实图

像所包含的陨石坑的对应关系。图 １０中利用直
线连接了仿真图像和真实图像中的相对应陨石

坑。根据结果可以看到，在仿真图像和真实图像

的重合区域（即对应于行星表面的同一个区域），

仿真图像与真实图像所包含的典型陨石坑数量和

相对之间的构型完全一致，从而有效地说明了本

文算法可以生成逼真度较高的小行星图像。

然后，分别基于不同的仿真条件生成航天飞

机、Ａｕｒｏｒａ卫星、Ｔｒｉａｎａ卫星、阿波罗着陆器、全球
鹰无人机的仿真图像，实验结果如图１１所示，（ａ）～
（ｅ）分别给出了相应模型在不同的仿真摄像机外
参数条件下生成的仿真图像结果，可以看到，本文

算法可以生成逼真度较高的空间目标仿真图像。

另外，为了分析本文算法与解析算法
［１１］
之间

的性能差异，分别利用这 ２种算法生成包含多个
陨石坑的星体表面图像，从视觉和算法运行时间

２个方面对比２种算法。实验结果如图 １２所示，
根据实验结果可见，本文算法生成的图像具有更

好的真实性和普适性，在视觉效果上更接近于真

实空间目标图像，并且其运行速度要快于解析算

法。这是因为三维点云模型主要由大量三角面片

构成，在计算光线与模型交点时，只涉及到直线和

平面的交点，而基于三维解析模型的算法需要多

次计算光线和二维曲面的交点。

图 １０　本文算法生成的 Ｖｅｓｔａ小行星和 Ｅｒｏｓ小行星仿真图像与真实图像对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｍａｇｅｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄ

ｔｒｕｅｉｍａｇｅｓｏｆＶｅｓｔａａｓｔｅｒｏｉｄａｎｄＥｒｏｓａｓｔｅｒｏｉｄ

５．２　仿真参数影响
本节实验主要分析不同仿真参数对空间目标

光学图像生成技术的影响。具体地，分别讨论太

阳光照方向、仿真摄像机与空间目标三维点云模

型之间距离、仿真摄像机姿态等参数对仿真图像

生成的影响。实验所使用的空间目标三维点云模

型为 ＮＡＳＡ３Ｄ模型资源网公布的灶神星北半球
的 Ｓｎｏｗｍａｎ陨石坑区域模型，该区域的数据由美
国黎明号行星探测器获取。图 １３（ａ）给出了
Ｓｎｏｗｍａｎ陨石坑区域的三维点云模型及仿真摄像
机的模型，图 １３（ｂ）给出了黎明号行星探测器对

Ｓｎｏｗｍａｎ陨石坑区域的真实成像结果，该图像来
自于 ＮＡＳＡ的图像库。

首先，分析太阳光照方向对本文算法的影响。

固定仿真摄像机外参数，令仿真摄像机光心在

ＷＣＳ下的非齐次坐标为［－５０，－７０，２７５］Ｔｍ，ＣＣＳ
三个坐标轴的欧拉角分别为：α＝５°、β＝７°、γ＝６°。
利用该仿真摄像机生成 ９幅陨石坑仿真图像，每
幅图像对应的太阳高度角和方位角依次为

｛（１０°，１０°），（２０°，２０°），…，（９０°，９０°）｝（变化
间隔为（１０°，１０°）），从而模拟太阳光照方向的
变 化，实验结果如图１４所示。可以看到，随着太

０８２
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图 １１　空间目标仿真图像生成实验结果

Ｆｉｇ．１１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｍａｇｅ

ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ

图 １２　不同算法仿真图像生成对比实验结果

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｉｍａｇｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

阳高度角的增加，陨石坑图像的灰度值逐渐增加，

对比度变弱，而太阳方位角仅影响导航图像中的

图 １３　Ｓｎｏｗｍａｎ陨石坑区域三维点云模型及真实图像

Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｍｏｄｅｌａｎｄｔｒｕｅ

ｉｍａｇｅｏｆＳｎｏｗｍａｎｃｒａｔｅｒａｒｅａ

图 １４　陨石坑仿真图像与太阳光照方向关系实验结果

Ｆｉｇ．１４　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｒａｔｅｒ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｍａｇｅａｎｄｓｕｎｌｉｇｈｔｉｌｌｕｍｉｎａｔｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

阴影方向。

然后，讨论仿真摄像机高度对本文算法的影

响。实验中，固定太阳光照方向和除仿真摄像机

光心高度外的其他所有仿真摄像机外参数。令

η＝４５°，θ＝４５°，ＣＣＳ三个坐标轴的欧拉角分别
为：α＝２０°、β＝５°、γ＝２°，仿真摄像机光心在
ＷＣＳ下的非齐次坐标为［－５０ｍ，－７０ｍ，ｈ］Ｔ，产
生８幅仿真图像，每幅图像的光心高度 ｈ分别取
｛５００ｍ，４５０ｍ，…，１５０ｍ｝（取值间隔为５０ｍ）。实

１８２



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　

验结果如图 １５所示，从图像序列可以看到，仿真
图像有效模拟了着陆器的着陆过程。随着仿真摄

像机距离星体表面越来越近，出现在仿真摄像机

像平面上的星体表面区域范围变得越来越小，但

相应的图像陨石坑尺寸越来越大。应该注意，在

仿真摄像机距离星体表面距离较远时，其视场内

包含的星体表面区域较大，超出了给定的三维点

云模型，所以图１５中的前几幅图像中会出现部分
黑色区域。

最后，验证仿真摄像机姿态的变化对本文算

法的影响。与前 ２组实验相似，本组实验将固定
太阳的光照方向和除 ｚｃ轴的欧拉角 α之外的其
他所有仿真摄像机外参数。令 η＝４５°，θ＝４５°，ｘｃ
轴和 ｙｃ轴的欧拉角分别为 β＝５°和 γ＝２°，仿真
摄像机光心在 ＷＣＳ下的非齐次坐标为［０ｍ，０ｍ，
２００ｍ］Ｔ，产生１１幅图像，每幅图像对应的 ｚｃ轴的
欧拉角 α分别取｛３０°，６０°，…，３３０°｝（取值间隔
为３０°）。图 １６给出了实验结果，图像序列模拟
了仿真摄像机绕 ｚｃ轴进行的一组 ３６０°偏航运动
的操作，由于每幅图像的光照方向完全一致，它们

的阴影方向和灰度值分布基本相同。

图 １５　陨石坑仿真图像与仿真摄像机高度关系实验结果

Ｆｉｇ．１５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｒａｔｅｒ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｍａｇｅａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄｃａｍｅｒａｈｅｉｇｈｔ

５．３　仿真图像应用
在仿真图像应用实验中，利用本文提出的空

间目标光学图像生成技术产生陨石坑仿真图像、

卫星仿真图像和行星表面仿真图像，并应用于椭

圆拟合、着陆器视觉导航、航天器交会对接、陨石

坑检测、空间目标跟踪等典型应用场景，通过将实

验结果与各应用场景原始实验结果进行对比，实

现对本文算法的验证。

首先，分别生成月球 Ｓｎｏｗｍａｎ陨石坑区域
（２个视角）、Ａｕｒｏｒａ卫星、神舟飞船仿真图像，结

果如图 １７所示。利用文献［２２］所提方法对
图１７（ａ）、（ｂ）中的仿真图像进行椭圆拟合，利用
文献［２３］所提方法对图 １７（ｃ）、（ｄ）中的仿真图
像进行椭圆拟合，拟合结果如图１７中的椭圆曲线
所示。可以看到，仿真图像中的典型椭圆均被正

确拟合，从而有效验证了本文算法对椭圆拟合算

法验证的可靠性和准确性。

图 １６　陨石坑仿真图像与仿真摄像机姿态关系实验结果

Ｆｉｇ．１６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｒａｔｅｒ

ｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｍａｇｅａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄｃａｍｅｒａａｔｔｉｔｕｄｅ

图 １７　椭圆拟合算法验证实验结果

Ｆｉｇ．１７　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｌｌｉｐｓｅｆｉｔｔｉｎｇ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

２８２
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其次，生成 Ｒｈｅａｓｉｌｖｉａ小行星、月球近地表面
仿真图像，并利用生成的图像对基于陨石坑的着

陆器视觉导航算法
［２４］
进行验证，具体的实验结果

如图１８所示，相应的导航算法位置和姿态计算误
差如表 １所示。可以看到，着陆器视觉导航算
法

［２４］
能够精确地实现基于仿真图像的着陆阶段

视觉导航信息获取，并且与原文的评估结果基本

一致，从而有效验证了本文算法的有效性。

再次，生成 Ｔｒｉａｎａ卫星和 Ａｕｒｏｒａ卫星仿真图
像，并利用生成的仿真图像验证航天器交会对接

算法
［２５］
的有效性。基于仿真图像计算得到的空

间飞行器导航信息结果如图１９所示，相应的位置

图 １８　着陆器视觉导航算法验证实验结果

Ｆｉｇ．１８　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌａｎｄｅｒｖｉｓｕａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

表 １　着陆器视觉导航算法验证实验精度

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｃｃｕｒａｃｙｏｆｌａｎｄｅｒｖｉｓｕａｌ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

导航误差 Ｒｈｅａｓｉｌｖｉａ小行星 月球近地表面

位置误差／ｍ
０．０１ ０．０１２
０．０２ ０．０１９
０．０１５ ０．００９

姿态误差／ｒａｄ
０．０１ ０．０１４
０．０３ ０．００９
０．０１３ ０．０２１

和姿态解算误差如表 ２所示，与航天器交会对接
算法的原始实验结果基本一致，从而验证了本文

算法对航天器交会对接算法验证的可靠性和有

效性。

然后，利用本文算法生成仿真图像构造陨石

坑图像数据集和空间飞行器图像数据集，其中，陨

石坑图像数据集包括１２０００个样本（６０００个正样
本和６０００个负样本），空间飞行器图像数据集包
括２４０００个样本（４种不同类型飞行器）。分别基
于深层神经网络方法

［２６］
和 ＡｄａＢｏｏｓｔ方法［２７］

构造

陨石坑分类器和飞行器分类器，利用训练数据实

现对分类器模型的训练，并利用测试数据集实现

对算法的验证。为了比较不同算法的精度，本文

利用查准率 Ｐ、查全率 Ｒ和 Ｆ１来评估算法的泛化
能力，它们是分类问题中最常用性能度量。

Ｐ＝ ＴＰ
ＴＰ＋ＦＰ

（２２）

Ｒ＝ ＴＰ
ＴＰ＋ＦＮ

（２３）

图 １９　航天器交会对接算法验证实验结果

Ｆｉｇ．１９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄ

ｄｏｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

表 ２　航天器交会对接算法验证实验精度

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｃｃｕｒａｃｙｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｄｏｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

位姿误差 Ｔｒｉａｎａ卫星 Ａｕｒｏｒａ卫星

位置误差／ｍ
０．０２ ０．０１９
０．０１７ ０．０２１
０．００９ ０．０１８

姿态误差／ｒａｄ
０．０３ ０．００８
０．０９ ０．０２２
０．０１６ ０．０１３

３８２
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Ｆ１＝ ２ＰＲ
Ｐ＋Ｒ

（２４）

式中：ＴＰ、ＦＮ、ＦＰ分别为真实的正例、错误的负
例、错误的正例。

实验结果如表 ３所示。可以看到，ＣＮＮ方法
对于陨石坑图像数据集和飞行器图像数据集的分

类准确性要明显高于 ＡｄａＢｏｏｓｔ方法，这与文
献［２６］的实验结果完全一致，从而有效验证了本
文算法生成的仿真图像的有效性。

最后，利用本文算法生成 Ｔｒｉａｎａ卫星运动视
频数据，运动视频时长 １２９ｓ，包含 ５０帧灰度图
像。利用空间目标跟踪算法

［２］
实现对 Ｔｒｉａｎａ卫

星的三维跟踪，即实时计算得到跟踪摄像机相对

于 Ｔｒｉａｎａ卫星的相对位置和姿态，并利用计算得
到的位姿信息将 Ｔｒｉａｎａ卫星三维模型投影到相应
帧灰度图像上。典型图像帧投影结果如图 ２０中
的绿色曲线所示，可以看到，Ｔｒｉａｎａ卫星的三维模
型投影结果与 Ｔｒｉａｎａ仿真图像边缘完全重合，实
现了对 Ｔｒｉａｎａ卫星的精准三维跟踪，验证了空间
目标跟踪算法

［２］
的准确性，从而也充分说明了本

文算法的有效性。

表 ３　不同分类器在陨石坑图像数据集和飞行器

图像数据集上的分类结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｌａｓｓｉｆｉｅｒｓｏｎ

ｃｒａｔｅｒｄａｔａｓｅｔａｎｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔｄａｔａｓｅｔ

图像数据集 分类器类型 Ｐ Ｒ Ｆ１

陨石坑
ＣＮＮ ０．９１ ０．９０ ０．９１
ＡｄａＢｏｏｓｔ ０．８５ ０．８２ ０．８３

飞行器
ＣＮＮ ０．９３ ０．９１ ０．９２
ＡｄａＢｏｏｓｔ ０．８７ ０．８３ ０．８５

图 ２０　空间目标跟踪算法验证实验结果

Ｆｉｇ．２０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｔｒａｃｋｉｎｇ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

６　结　论

在典型空间探测任务中，基于光学图像的态

势感知和视觉导航算法的设计、验证和评估对空

间目标光学图像的质量、数量和信息完备性等均

提出了较高的要求。本文基于空间目标三维点云

模型和射影变换基本理论，设计了空间目标光学

图像生成技术，通过充分的定性和定量仿真实验，

验证了所生成的空间目标仿真图像的有效性，得

到以下结论：

１）可以快速高效生成典型空间目标仿真图
像，能够满足椭圆拟合、陨石坑检测、着陆器视觉

导航、航天器交会对接、空间目标跟踪等典型空间

应用算法的定性和定量评估需求。

２）可以实现行星表面陨石坑、空间飞行器等
典型图像样本数据集的生成，能够满足空间智能

化技术对训练数据集和测试数据集的需求。

３）可以生成空间目标运动视频，能够满足空
间目标跟踪算法验证的需求。

４）在生成图像的真实性、普适性、快速性等
方面均优于基于解析模型的仿真图像生成技术。

本文主要针对空间目标的灰度图像进行仿真

生成，这与当前目标空间应用对空间目标图像需

求一致，但随着空间应用的发展，未来可能对

ＲＧＢ彩色图像提出需求，所以，需要开展空间目
标 ＲＧＢ彩色图像仿真生成技术研究，这将是下一
步研究工作中的重点。
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ａｕｔｏｍａｔｅｄｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓａｎｄｄｏｃｋｉｎｇｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ，３Ｄｔｒａｃｋｉｎｇｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ，ａｎｄｓｏｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔ；ｓｉｍｕｌａｔｅｄｉｍａｇｅ；ｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｍｏｄｅｌ；ｐｒｏｊｅｃｔｉｖｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ａｒｔｉｆｉｃｉａｌｉｎｔｅｌ
ｌｉｇｅｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７２２１７：２１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７１９．１６５２．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｔｉｎｇｔｉｎｇｓｐｒｉｎｇ＠１６３．ｃｏｍ
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直接再入大气的月地转移轨道设计

本立言１，２，严玲玲１，２，谢祥华１，２，张锐１，２，，王国际１

（１．中国科学院微小卫星创新研究院，上海 ２０１２０３；　２．上海微小卫星工程中心，上海 ２０１２０３）

　　摘　　　要：针对从月球停泊轨道出发直接再入大气的月地转移轨道设计问题，提出了
一种数值求解算法。该算法由初值设计和精确解求解两部分组成。首先，根据轨道设计的相

应约束，采用伪状态理论，通过简单迭代求解高精度的初值。然后，考虑精确的动力学模型，通

过数值积分计算真实轨道和状态转移矩阵，并利用微分修正方法搜索精确解。该算法通过设

计高精度的初值，降低了月地转移轨道的设计难度。数值仿真表明：该算法求解效率高，具有

良好的鲁棒性。

关　键　词：月地转移轨道；轨道设计；再入大气；伪状态理论；微分修正
中图分类号：Ｖ４１２．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０２８７０７

　　自中国探月工程开展以来，在地月转移轨道
设计、中途修正等方面取得了丰富的研究成果，相

关技术已成功应用于工程实践
［１３］
。根据探月工

程总体规划，中国将继续开展月球无人采样返回

任务，轨道设计及轨道控制面临着新的挑战和难

点。月地转移并不是地月转移简单的逆过程，相

关约束条件更加复杂。根据月球采样返回任务的

需求，从月球停泊轨道出发直接再入大气的月地

转移轨道是月球采样返回任务的首选方案。

月地转移轨道设计不同于地月转移轨道。首

先通过调整发射窗口，可容易获取共面的地月转

移轨道，但由于月球停泊轨道面的固定，月地转移

的初始状态不一定满足共面转移的条件，则需要

进行轨道面的调整，并且探测器再入大气返回地

球时，受回收场的约束，需要匹配落点的地理位

置，避免轨道面的调整，保证任务可靠实施。

目前，国内外针对月地转移轨道设计展开了

深入的研究。Ｏｃａｍｐｏ和 Ｓａｕｄｅｍｏｎｔ［４］研究了利用
单脉冲和三脉冲机动方式从环月轨道出发进入月

地转移轨道的问题，但未考虑再入点约束。高玉

东等
［５］
基于双二体模型假设，利用二分法搜索从

月球停泊轨道到地球停泊轨道的共面月地转移轨

道，但未涉及直接再入大气的约束。张磊等
［６７］

以近月点速度、月球停泊轨道升交点赤经及近月

点幅角为设计参数，以再入点地心距、再入角和再

入倾角为终端参数，通过两级修正设计满足约束

的月地转移轨道，在此基础上通过分别调整再入

倾角和飞行时间完成对落点地理位置匹配，求解

过程复杂。郑爱武等
［８１０］
以探测器出月球影响球

的时刻，位置和速度为中间变量，将月地转移轨道

分为地心段和月心段，通过调整影响球边界处的

位置和速度获得一条连续的月地转移轨道，在此

基础上给出了精确月地转移轨道设计方法和月地

返回窗口搜索策略，但初值选择依赖于设计者的

经验且未涉及月球停泊轨道面调整。汪中生

等
［１１］
分析了多种月地转移方案，并给出了相应的

基本设计方法，但其求解效率尚有改进和优化的

空间。

由于三体问题不存在解析解，月地转移轨道

设计必须采用数值方法。一般的思路是：根据边

qwqw
新建图章
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值约束，采用简化模型设计初值，之后考虑精确摄

动模型，采用微分修正等数值方法求解精确转移

轨道。在目前的研究成果中，伪状态理论
［１２］
是一

种计算三体问题的近似解析形式，由于考虑地月

球中心引力共同作用，预报精度相对较高，广泛应

用于三体轨道的初值设计。

针对以上研究现状，本文基于伪状态理论，以

月球停泊轨道为出发点，考虑再入点的边界约束

条件，通过简单迭代设计单脉冲月地转移轨道的

初值，在此基础上利用微分修正方法求解精确转

移轨道，并对月地返回窗口进行搜索和分析。

１　动力学模型

在地球惯性系下，建立探测器动力学模型，模

型中考虑了地球非球形项、月球及太阳的影响，其

中，地球非球形引力取 ８×８阶，月球和太阳星历
均采用 ＤＥ４０５。
ｒ＝ｖ

ｖ＝－
μｅ
ｒ３
ｒ＋Ｒ
ｒ
－μｍ

ｒｍｄ
ｒ３ｍｄ
＋
ｒｍ
ｒ３( )
ｍ

－μｈ
ｒｈｄ
ｒ３ｈｄ
＋
ｒｈ
ｒ３( ){
ｈ

（１）
式中：ｒ和 ｖ分别为探测器的位置和速度矢量；μｅ、
μｍ和 μｈ分别为地球、月球和太阳的引力常数；ｒｈ
和 ｒｍ分别为太阳和月球的位置；ｒｈｄ和 ｒｍｄ分别为
探测器到太阳和月球的位置；Ｒ为地球引力摄动
位函数。

２　设计约束
由于探测器运行在月球停泊轨道上，机动时

刻探测器的位置无法改变，只能将速度和转移时

间作为自由变量，故初始轨道参数有速度和转移

时间。则初始设计参数选取为

Ｐ＝［ｖ０，Δｔ］ （２）
对于直接再入大气的月地转移轨道，通常对

再入时刻的地心距、再入角、再入倾角有严格要

求，为匹配落点的地理位置，再入轨道面与回收场

必须共面，可采用回收场位置与再入轨道角动量

间夹角来描述，则目标终端参数选取为

Ｑ ＝［Ｒｅ，ｃｏｓγｅ，ｃｏｓｉｅ，ｃｏｓφｅ］
Ｔ

（３）
式中：Ｒｅ为再入时刻的地心距；γｅ为再入时刻的
再入角；ｉｅ为再入时刻的再入倾角；φｅ为再入时
刻回收场位置与再入轨道角动量的夹角。

３　伪状态理论

伪状态理论是 Ｗｉｌｓｏｎ［１２］提出的一种考虑地

月中心引力作用下轨道近似计算方法。

考虑地球、月球及探测器三体系统，认为探测

器对地球和月球运动没有影响。给定探测器 ｔＩ
时刻相对地心的位置速度 ΣＩ＝（ＲＩ，ＶＩ），利用伪
状态理论可以计算 ｔｋ时刻相对地心的位置速度
Σｋ＝（Ｒｋ，Ｖｋ）和相对月心的位置速度 σｋ＝（ｒｋ，
ｖｋ）。定义以 ｔｋ时刻月球位置为中心的伪状态转
换球（ＰｓｅｕｄｏｓｔａｔｅＴｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｐｈｅｒｅ，ＰＴＳ），半
径为 ＲＰＴＳ。假设 ＲＩ在 ＰＴＳ外部，Ｒｋ在 ＰＴＳ内部，
如图１所示。

图 １　伪状态理论示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍｅｔｉｃｏｆｐｓｅｕｄｏｓｔａｔｅｔｈｅｏｒｙ

具体计算步骤如下：

１）地心二体段。根据 ｔＩ时刻 ΣＩ，按地心二

体轨道求解 ｔｋ时刻相对地心的位置速度 Σ
Ｘ
Ｉ ＝

（ＲＸＩ，Ｖ
Ｘ
Ｉ）。

２）线性回溯段。求解 ｔｋ时刻相对月心的位

置速度 σｘｋ＝（ｒ
ｘ
ｋ，ｖ

ｘ
ｋ），由式（４）计算 ｔｃ时刻相对月

心的位置速度 σｘｃ＝（ｒ
ｘ
ｃ，ｖ

ｘ
ｃ）。

ｒｘｃ ＝ｒ
ｘ
ｋ＋（ｔｃ－ｔｋ）ｖｋ

ｖｘｃ ＝ｖ
{ ｘ

ｋ

（４）

式中：ｔｃ为探测器到达 ＰＴＳ边界的时刻，满足关系

式 ｔｃ＜ｔｋ，且由约束 ｒｘｃ ＝ＲＰＴＳ来确定。
３）月心二体段。根据 ｔｃ时刻相对月心的位

置速度 σｘｃ，按月心二体轨道求解 ｔｋ时刻相对月心
的位置速度 σｋ，即可得到相对地心的位置速
度 Σｋ。

４　初值设计

本节给出了月地转移轨道的初值设计方法。

若机动时刻探测器的位置在近月点前，选择近月

点对应的伪状态位置作为迭代变量，转移轨道分

８８２
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　第 ２期 本立言，等：直接再入大气的月地转移轨道设计

为两段处理，转移轨道在近月点前按月球二体轨

道处理。若机动时刻探测器的位置在近月点后，

选择机动时刻探测器对应的伪状态位置作为迭代

变量。

定义机动时刻 ｔ０探测器在月球惯性系下位
置为 ｒ０，近月点前转移时间 Δｔ１，近月点后转移时
间 Δｔ２，伪状态位置为 Ｒｓ。

步骤 １　计算 ｔ０时刻月球位置速度 Ｒｍ 和
Ｖｍ，令 Ｒｓ＝Ｒｍ，Δｔ１＝０。

步骤２　定义回收场的经度为 λｌ，纬度为 ｌ，
位置为 Ｒｌ，ｈｅ为地心段角动量，ｋｅ为地轴的单位
方向。根据余弦定理，可得

ｃｏｓθｃｏｓｉｅ＋ｓｉｎθｓｉｎｉｅｃｏｓα＝０

ｃｏｓｃｏｓｉｅ＋ｓｉｎｓｉｎｉｅｃｏｓβ＝
{ ０

（５）

式中：α的符号对应了升降轨方式，β的符号对应
了轨道面的方位，决定了再入航程大小（见图２）。

图 ２　月地转移轨道的几何约束

Ｆｉｇ．２　ＧｅｏｍｅｔｒｉｃｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ

定义 ｔ０时刻 Ｒｓ在地球固连系下的经度为
Ｇｓ，再入时刻 Ｒｌ在地球固连系下的经度为 Ｇｌ＝
Ｇｓ＋α＋β，记 Ｇ＝Ｇｌ－λｌ，则地心段的飞行时间为

Δｔ２ ＝Ｎ＋
Ｇ
ωｅ

（６）

式中：ωｅ为地球自转角速度；Ｎ为指定的天数。
则 Ｒｓ为返回轨道地球段的起始点，探测器到

达再入点时地心距为 Ｒｅ，再入角为 γｅ，采用 Ｌｕｏ

等
［１３］
提出的飞行路径角约束的 Ｌａｍｂｅｒｔ算法可

以求解该类边值问题，这里不再赘述。

令Ｒ^ｓ＝Ｒｓ／Ｒｓ ，ｈ^ｅ＝ｈｅ／ｈｅ ，Ｒ^ｖ＝ｈ^ｅ×Ｒ^ｓ，
地球段转移角为 Ａ１，则再入点位置为

Ｒｅ ＝Ｒｅ（Ｒ^ｓｃｏｓＡ１＋Ｒ^ｖｓｉｎＡ１） （７）
再入点速度为

Ｖｅ ＝Ｖｅ（Ｒ^ｓｃｏｓ（Ａ１＋γｅ）＋Ｒ^ｖｓｉｎ（Ａ１＋γｅ））（８）

令 Ｒｓ处的飞行角为 γｓ，速度大小为 Ｖｓ，Ｖｓ由
式（９）计算：

Ｖｓ ＝Ｖｓ（Ｒ^ｓｃｏｓγｓ＋Ｒ^ｖｓｉｎγｓ） （９）
步骤３　令探测器在 ＰＴＳ边界处相对月球的

速度为 ｖｓ，位置为 ｒｓ，其大小为 ＰＴＳ半径，在月球
无穷远处的速度大小为

ｖ∞ ＝ ｖ２ｓ－２μｍ／ｒ槡 ｓ （１０）

ｖ∞ ＝（ｖ∞ ／ｖｓ ）ｖｓ （１１）

轨道半长轴为

ａｍ ＝－μｍ／ｖ∞
２ （１２）

定义 Δｆ为初始位置 ｒ０和 ｖ∞间的夹角，由几
何关系可知：

Δｆ＝ｆ∞ －ｆ０ （１３）
式中：ｆ∞为月球无穷远处真近点角；ｆ０为机动时刻
的真近点角。

令 ｅｍ为偏心率，存在以下关系：
ｆ∞ ＝ａｒｃｏｓ（－１／ｅｍ） （１４）
令 ｒ０＝ ｒ０ ，则

ｒ０ ＝ａｍ（１－ｅ
２
ｍ）／（１＋ｅｍｃｏｓｆ０） （１５）

根据式（１３）～式（１５），可以求解 ｆ０和 ｅｍ。

令 Δ１＝ｓｉｎ
２Δｆ＋２κ２＋２κ（１－ｃｏｓΔｆ），κ＝－ａｍ／

ｒ０，Δ２＝ｓｉｎΔｆｓｉｎ
２Δｆ＋４κ（１－ｃｏｓΔｆ槡 ），则

ｅｍ ＝
Δ１＋Δ槡 ２

槡２κ
（１６）

ｆ０ ＝ｆ∞ －Δｆ （１７）

令ｈ^ｍ ＝（ｒ０×ｖ∞）／ｒ０×ｖ∞ ，Δ＝２ａｒｃｓｉｎ（１／

ｅｍ），^ｖ
＋
∞ ＝ｖｓ／ｖｓ ，^ｖ

－
∞ ＝ｖ^

＋
∞ ｃｏｓΔ＋ｓｉｎΔ（^ｖ

＋
∞ ×

ｈ^ｍ），则探测器在近月点的位置和速度方向分
别为

ｒ^ｐ ＝（^ｖ
－
∞ －ｖ^

＋
∞）／ｖ^－∞ －ｖ^

＋
∞

ｖ^ｐ ＝（^ｖ
－
∞ ＋ｖ^

＋
∞）／ｖ^－∞ ＋ｖ^

＋{
∞

（１８）

为完成月地转移，机动时刻探测器速度应为

ｖ０＝
μｍ

ａｍ（１－ｅ
２
ｍ槡 ）
［（－ｓｉｎｆ０）^ｒｐ＋（ｅｍ ＋ｃｏｓｆ０）^ｖｐ］

（１９）

步骤４　令 ｖ^＝ｖｓ／ｖｓ，^ｗ＝^ｖｓ×ｈ^ｍ，则 ＰＴＳ边界
处ｒｓ＝ｗ^ｗ＋ｖ^ｖ。

ｗ＝
μｍａｍ（１－ｅ

２
ｍ槡 ）

ｖｓ

ｖ＝ ｒ２ｓ－ｗ槡
{

２

（２０）

若 ｆ０≥０，根据开普勒飞行时间公式计算 ｒ０
到 ｒｓ的转移时间 ｔｓ，否则转向步骤５。

９８２
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步骤５　此时机动时刻探测器位置在近月点
前，根据开普勒飞行时间公式分别计算 ｒ０到 ｒｐ的
转移时间 Δｔ１和 ｒｐ到 ｒｓ的转移时间 ｔｓ，同时更新
Ｒｍ为近月点时刻的月球位置。

步骤６　更新 Ｒｓ。根据伪状态理论得到
Ｒ′ｓ ＝Ｒｍ ＋ｒｓ－ｔｓｖｓ （２１）

如果 Ｒ′ｓ－Ｒｓ 大于给定阈值，则令 Ｒｓ＝Ｒ′ｓ，
返回步骤 ２。否则迭代结束，将速度 ｖ０ 作为
初值。

５　精确解求解

初始设计参数 Ｐ和目标终端参数 Ｑ存在确
定的函数关系为

Ｑ ＝ｇ（Ｐ） （２２）
则 Ｑ和 Ｐ的误差之间的关系可线性近似为

δＱ ＝ｇ
Ｐ
δＰ （２３）

为提高求解算法的速度，将轨道积分停止条

件设置为到达给定再入角 γｅ，则初始设计参数 Ｐ
中剔除了转移时间 Δｔ，目标终端参数 Ｑ中解除了
再入角 γｅ的约束，则月地转移轨道设计降价为一
个三维的两点边值问题。

令 Ｘ＝［ｒ，ｖ］Ｔ，则式（２３）可以重写为

δＱ ＝Ｑ
Ｘｆ
·
Ｘｆ
Ｘｉ
·
Ｘｉ
Ｐ
δＰ＋Ｑ

Ｘｆ
·
Ｘｆ
Δｔ
δΔｔ （２４）

当积分停止条件设置为到达给定再入角，则

存在以下关系：

δｃｏｓγｅ ＝
ｃｏｓγｅ
Ｘｆ

·
Ｘｆ
Ｘｉ
·
Ｘｉ
Ｐ
δＰ＋

　　
ｃｏｓγｅ
Ｘｆ

·
Ｘｆ
Δｔ
δΔｔ＝０ （２５）

δΔｔ＝－

ｃｏｓγｅ
Ｘｆ

·
Ｘｆ
Ｘｉ
·
Ｘｉ
Ｐ

ｃｏｓγｅ
Ｘｆ

·
Ｘｆ
Δｔ

δＰ （２６）

式（２７）给出了消除时间变量后偏差传递矩
阵形式：

Ｑ
Ｐ
＝ Ｑ
Ｘｆ
－Ｑ
Ｘｆ
·
Ｘｆ
ｔ
·

ｃｏｓγｅ
Ｘｆ

ｃｏｓγｅ
Ｘｆ

·
Ｘｆ
Δ











ｔ

Ｘｆ
Ｘｉ
·
Ｘｉ
Ｐ

（２７）

式中：除矩阵Ｘｆ／Ｘｉ外均有确定的形式，需要注
意的是，对目标终端参数 ｃｏｓφｅ偏导数计算时，需
要考虑由于再入时间变化引起的返回场惯性系下

位置变化。由于三体轨道动力学特性导致矩阵

Ｘｆ／Ｘｉ没有解析表达式，本文采用文献［２３，１４
１５］提出的方法求解。

得到误差传递矩阵后，可利用各种迭代算法

搜索精确解，本文采用微分修正方法求解精确解。

６　算例与分析

本节首先给出了一个月地转移轨道设计算

例。相关算法均采用 Ｃ＋＋编程，程序运行环境：
ＣＰＵ为 ＩｎｔｅｌＣｏｒｅ２．５３Ｇ。

假设探测器在２０２２年１月１日进行单脉冲机
动，此时探测器在月球惯性系下位置为［１９３７．４，
０，０］ｋｍ，转移时间为 ３～４ｄ，再入点地心高度为
１２０ｋｍ，再入倾角为４５°，再入角为 －６°，返回场的
经度为１１０°，纬度为４０°。

根据第４节的初值设计方法，存在 ４条月地
转移轨道满足给定约束条件，下面以其中一条为

例，表１给出了伪状态位置误差的 ３个分量迭代
过程。在初值设计时，迭代 ６次，耗时 １ｍｓ，在精
确值求解时，迭代４次，耗时 ３ｓ，即可满足设定精
度要求，表２给出了再入点状态偏差的迭代过程。
比较初值［－３３７．３３９，２２１８．０６０，９１４．８５６］ｍ／ｓ
与精确解［－３４６．２５２，２２１９．８５４，９１４．９２６］ｍ／ｓ，
两者模值的差为２．９２５ｍ／ｓ，两者矢量差的模值为
９．０９２ｍ／ｓ，为初始速度大小的 ０．３７％，在任务分
析阶段，可用初值代替精确解，为任务分析提供

参考。

表３给出满足给定约束条件的４条月地转移
轨道的关键特征参数，图３和图４给出相应的３Ｄ

表 １　初值设计时伪状态位置误差迭代过程

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐｓｅｕｄｏｓｔａｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

ｄｕｒｉｎｇｉｎｉｔｉａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ

迭代次数 Δｘ／ｍ Δｙ／ｍ Δｚ／ｍ

１ ７１０１１４０ －８７３５４００ －３６４１２４０

２ ４５３９６７ １０１６５８ １０４４５６

３ １６２２．０７ ２７９．５７６ ３９３．４２

４ １０２．８６８ １３．２９６ ２１．０２０

５ ５．７９９ ０．８０４ １．２４９

６ ０．３５０ ０．０４２５ ０．０６９

表 ２　精确解求解时再入点状态偏差迭代过程

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｒｅｅｎｔｒｙｐｏｉｎｔｓｔａｔｅｅｒｒｏｒ

ｄｕｒｉｎｇｅｘａｃｔｓｏｌｕｔｉｏｎｓｅａｒｃｈ

迭代次数 ΔＲｅ／ｍ Δｃｏｓｉｅ Δｃｏｓφｅ

１ ４１３１８３ ０．０１１２ ０．０００７

２ ６３８５．４１０ ０．００１９ ０．００１５

３ ３２１．２０８ ０．０００１２ ０

４ ２．３３４ ０ ０

０９２
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　第 ２期 本立言，等：直接再入大气的月地转移轨道设计

和２Ｄ示意图。分析结果可知，４条月地转移轨道
通过调整转移时间满足了再入轨道与返回场的共

面要求，再入点速度大小基本相同，再入航程因轨

道方位不同而出现差别。

下面计算 ２０２２年 １月 １日到 ２０２２年 １月
６日从月球停泊轨道出发的月地返回窗口，其中，
月球停泊轨道在２０２２年１月１日的具体参数：高
度为２００ｋｍ，偏心率为０，倾角为２２．４°，升交点赤
经为０°，纬度幅角为 ０°，目标轨道参数与上述算
例相同。其中２０２２年 １月 １日满足共面转移条
件，这是月地转移能量最省方式之一，以此为基准

分析速度增量变化趋势。由于月球停泊轨道周期

较小，角速度较快，速度方向变化较大，在每个轨

道周期内变轨速度增量变化剧烈，如图５所示，在
每个轨道周期内，存在一纬度幅角使变轨速度增

量最小。

在窗口搜索时选取每个轨道周期内最小变轨

速度增量，分析其变化趋势。由图６可知，结果有
表 ３　月地转移轨道特征参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ

编号
再入

方式

转移

时间／ｄ
再入点速度／
（ｍ·ｓ－１）

再入

航程／ｋｍ

１ 升轨 ３．６８９ １０．９８５ ４９６９

２ 升轨 ３．８７１ １０．９８４ １０３７８

３ 降轨 ３．３３４ １０．９８７ ３２７４８

４ 降轨 ３．５１６ １０．９８５ ３８１２４

图 ３　月地转移轨道 ３Ｄ示意图

Ｆｉｇ．３　ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＭｏｏｎｔｏ

Ｅａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ

图 ４　月地转移轨道 ２Ｄ示意图

Ｆｉｇ．４　ＴｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＭｏｏｎｔｏ

Ｅａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ

明显的周期性。在每一天内变轨速度增量逐渐增

大，变轨速度增量差别最大为 ４０ｍ／ｓ。随着探测
器出发时刻延迟，月球停泊轨道与月地转移轨道

面夹角增大，如图７所示。若实现月地转移，需要
调整轨道平面，变轨速度增量逐渐增大，再入航程

同时逐渐增大，若月球出发时间延迟 ６ｄ，变轨速
度增量增加１３０ｍ／ｓ。

通过对月地返回窗口搜索可知，单脉冲转移

图 ５　一个轨道周期内变轨速度增量变化趋势

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｃｋｃｈａｎｇｅｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｖｅｒｓｕｓ

ｔｉｍｅｉｎｏｎｅｏｒｂｉｔｐｅｒｉｏｄ

图 ６　变轨速度增量变化趋势

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｃｋｃｈａｎｇｅｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅｍｅｎｔｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

图 ７　轨道平面改变量变化趋势

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｏｆｏｒｂｉｔｐｌａｎｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

１９２
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方式通过调整轨道面，增加了月地返回机会，保证

任务顺利进行。但随着对月球探测的继续深入，

月球探测任务更加复杂，对探测器中止任务能力

的需求相应增加，显然单脉冲转移方式在轨道平

面调整量较大时，需要消耗更多能量，无法满足任

务的要求，因此对多脉冲月地转移轨道的研究是

后续工作的重点。

７　结　论

本文给出了从月球停泊轨道出发直接再入大

气的月地转移轨道设计方法。

１）初值设计算法精度高，耗时少，在任务分
析阶段可作为代替精确解，为任务分析提供参考

依据。精确解求解算法求解效率高，可以作为设

计月地转移轨道及搜索月地返回窗口的一个有力

工具。

２）给出了满足给定约束的 ４条月地转移轨
道，并对比了关键特征参数，为月地转移轨道的选

择提供依据。

３）通过月地返回窗口分析可知，由于匹配返
回场，每天内变轨速度增量逐渐增大。当月球停

泊轨道与月地转移轨道面夹角逐渐增大时，使用

单脉冲机动，则轨道面调整量增大，导致燃料消耗

增大，限制了月地转移机会。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］杨维廉，周文艳．嫦娥一号月球探测卫星轨道设计［Ｊ］．航

天器工程，２００７，１６（６）：１６２４．

ＹＡＮＧＷＬ，ＺＨＯＵＷＹ．Ｏｒｂｉｔｄｅｓｉｇｎｆｏｒｌｕｎａｒｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｓａｔ

ｅｌｌｉｔｅＣＥ１［Ｊ］．ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００７，１６（６）：１６２４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２］李立涛，杨涤，崔祜涛．奔月轨道的一种求解方法［Ｊ］．宇航

学报，２００３，２４（２）：１５０１５５．

ＬＩＬＴ，ＹＡＮＧＤ，ＣＵＩＨＴ．Ａｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆ

ｔｒａｎｓｌｕｎａｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００３，２４

（２）：１５０１５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］周文艳，杨维廉．月球探测器转移轨道的中途修正［Ｊ］．宇

航学报，２００４，２５（１）：８９９２．

ＺＨＯＵＷＹ，ＹＡＮＧＷＬ．Ｍｉｄｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｌｕｎａｒｔｒａｊｅｃｔｏ

ｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００４，２５（１）：８９９２（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［４］ＯＣＡＭＰＯＣ，ＳＡＵＤＥＭＯＮＴＲ．Ｉｎｉｔｉａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｍｏｄｅｌｆｏｒａｍ

ｕｌｔｉｍａｎｅｕｖｅｒＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈａｂｏｒｔｓｅｑｕｅｎｃｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１０，３３（４）：１１８４１１９４．

［５］高玉东，郗晓宁，白玉铸，等．月球探测器返回轨道快速搜索

设计［Ｊ］．宇航学报，２００８，２９（３）：７６５７７１．

ＧＡＯＹＤ，ＸＩＸＮ，ＢＡＩＹＺ，ｅｔａｌ．Ｆａｓｔｓｅａｒｃｈｉｎｇｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈ

ｏｄｆｏｒｒｅｔｕｒｎｔｒａｎｓｆｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｌｕｎａｒｐｒｏｂｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８，２９（３）：７６５７７１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］张磊，于登云，张説．直接再入大气的月球返回轨道设计研

究［Ｊ］．航天器工程，２０１０，１９（５）：５０５５．

ＺＨＡＮＧＬ，ＹＵＤＹ，ＺＨＡＮＧＨ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｍｏｏｎｒｅｔｕｒｎｔｒａｊｅｃｔｏ

ｒｙｗｉｔｈｄｉｒｅｃｔａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｒｅｅｎｔｒｙ［Ｊ］．ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１０，１９（５）：５０５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］张磊，于登云，张説．月地转移轨道快速设计与特性分析

［Ｊ］．中国空间科学技术，２０１１，３１（３）：６２７０．

ＺＨＡＮＧＬ，ＹＵＤＹ，ＺＨＡＮＧＨ．Ｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎａｎｄｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３１（３）：６２７０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［８］郑爱武，周建平，刘勇．月地转移轨道快速设计方法［Ｊ］．北

京航空航天大学学报，２０１４，４０（３）：３４４３４９．

ＺＨＥＮＧＡＷ，ＺＨＯＵＪＰ，ＬＩＵＹ．ＦａｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｏｆＭｏｏｎ

ｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０（３）：３４４３４９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［９］郑爱武，周建平．月地转移轨道精确轨道设计［Ｊ］．飞行器

测控学报，２０１４，３３（１）：５２５８．

ＺＨＥＮＧＡＷ，ＺＨＯＵＪＰ．ＡｃｃｕｒａｔｅｄｅｓｉｇｎｏｆＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈ

ｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔＴＴ＆Ｃ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１４，３３（１）：５２５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］郑爱武，周建平．直接再入大气的月地返回窗口搜索策略

［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（８）：２２４３２２５０．

ＺＨＥＮＧＡＷ，ＺＨＯＵＪＰ．Ａｓｅａｒｃｈｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｂａｃｋｗｉｎｄｏｗｓｆｏｒ

ＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｄｉｒｅｃｔｌｙｒｅｔｕｒｎｉｎｇｔｏｔｈｅｅａｒｔｈ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３５（８）：２２４３

２２５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］汪中生，孟占峰，高珊，等．探测器月地转移入射变轨策略优

化设计［Ｊ］．航天器工程，２０１９，２８（１）：１０１８．

ＷＡＮＧＺＳ，ＭＥＮＧＺＦ，ＧＡＯＳ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｆ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｔｒａｎｓｅａｒｔｈｉｎｓｅｒｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｊ］．ＳｐａｃｅｃｒａｆｔＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，２８（１）：１０１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＷＩＬＳＯＮＳＷ．Ａｐｓｅｕｄｏｓｔａｔｅｔｈｅｏｒｙｆｏｒｔｈｅａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｒｅｅｂｏｄｙｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ：ＡＩＡＡ７０１０６１［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，

１９７０．

［１３］ＬＵＯＱ，ＭＥＮＧＺ，ＨＡＮＣ．ＳｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏａｑｕａｓｉＬａｍ

ｂｅｒｔ’ｓｐｒｏｂｌｅｍｗｉｔｈｆｉｘｅｄｆｌｉｇｈｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ［Ｊ］．

ＣｅｌｅｓｔｉａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＤｙｎａｍｉｃａｌＡｓｔｒｏｎｏｍｙ，２０１１，１０８（４）：

４０９４２７．

［１４］ＺＩＭＭＥＲＳ，ＯＣＡＭＰＯＣ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｇｒａｄｉｅｎｔｓｆｏｒｇｒａｖｉｔｙａｓｓｉｓｔ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｕｓｉｎｇｃｏｎｓｔａｎｔｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００５，２８（４）：７５３７６０．

［１５］ＯＣＡＭＰＯＣ，ＭＵＮＯＺＪＰ．Ｖａｒｉａｔｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎｏｆｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｆｉｎｉｔｅｂｕｒｎｅｓｃａｐｅｓｅｑｕｅｎｃｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１０，３３（５）：１６１５１６２１．

　作者简介：

　本立言　男，硕士，工程师。主要研究方向：轨道设计与控制。

张锐　男，博士，研究员。主要研究方向：微小卫星姿态控制及

轨道控制。
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　第 ２期 本立言，等：直接再入大气的月地转移轨道设计

ＤｅｓｉｇｎｏｆＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔｗｉｔｈｄｉｒｅｃｔａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｒｅｅｎｔｒｙ
ＢＥＮＬｉｙａｎ１，２，ＹＡＮＬｉｎｇｌｉｎｇ１，２，ＸＩＥＸｉａｎｇｈｕａ１，２，ＺＨＡＮＧＲｕｉ１，２，，ＷＡＮＧＧｕｏｊｉ１

（１．ＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＡｃａｄｅｍｙｆｏｒＭｉｃｒｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１２０３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈａｎｇｈａｉＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｅｎｔｅｒｆｏｒＭｉｃｒｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１２０３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＡｎｅｗｓｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔｗｈｉｃｈｌｅａｖｅｓｆｒｏｍｔｈｅ
Ｍｏｏｎｐａｒｋｉｎｇｏｒｂｉｔｗｉｔｈｄｉｒｅｃｔａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｒｅｅｎｔｒｙａｎｄｓｉｎｇｌｅｉｍｐｕｌｓｅｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ｉｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｔｗｏｓｔｅｐｓ，ｄｅｓｉｇｎｉｎｇｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｓｅａｒｃｈｉｎｇｔｈｅｅｘａｃｔｓｏｌｕｔｉｏｎ．Ｆｉｒｓｔ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｉｎｉｔｉａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｉｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｓｉｍｐｌｅｉｔｅｒａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｐｓｅｕｄｏｓｔａｔｅｔｈｅｏ
ｒｙ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｒｅａｌｏｒｂｉｔａｎｄｓｔａｔｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｍａｔｒｉｘａｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｒｅａｌｄｙｎａｍｉｃ
ｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅｅｘａｃｔｓｏｌｕｔｉｏｎｉｓｆｏｕｎｄｂｙｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｗｉｔｈ
ｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙｉｓｕｓｅｄ，ｔｈｅｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｏｆｆｉｎｄｉｎｇｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔｉｓ
ｇｒｅａｔｌｙｒｅｄｕｃｅｄ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｏｆｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｇｏｏｄｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＭｏｏｎｔｏＥａｒｔｈｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ；ｏｒｂｉｔｄｅｓｉｇｎ；ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｒｅｅｎｔｒｙ；ｐｓｅｕｄｏｓｔａｔｅｔｈｅｏｒｙ；ｄｉｆｆｅｒ
ｅｎｔｉａｌｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０４２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９０６１３：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０６．１２５６．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｃｕｍｅｎ＿ｚｈａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ
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　引用格式：孙玉凯，张仁嘉，吴志刚，等．航模舵机的动态特性测试与系统辨识［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（２）：２９４
３０３．ＳＵＮＹＫ，ＺＨＡＮＧＲＪ，ＷＵＺＧ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｙｔｅｓｔａｎｄｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｍｏｄｅｌａｉｒｃｒａｆｔａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ
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航模舵机的动态特性测试与系统辨识

孙玉凯１，张仁嘉２，吴志刚１，，杨超１，杨阳１

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．北京宇航系统工程研究所，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：航模飞机受机体质量、机体空间和设计成本的限制，选用的小型航模舵机大
多缺乏相应的频响特性指标，须在使用前完成频响特性测试。考虑舵面惯性载荷和气动载荷

对舵机特性的影响，设计了舵机频响特性测试平台，可对大部分航模舵机和小型伺服电机进行

空载或带载测试。针对常用的三款舵机进行频响特性测试，并采用子空间辨识获得舵机准确

的数学模型。通过三款舵机频响特性对比得出，即使舵机的标称扭矩满足使用要求，负载增加

也会改变舵机的幅频特性；舵机中存在的时滞时长随负载变化。而航模舵机常用的

５０ＨｚＰＷＭ信号，也限制了舵机的带宽。
关　键　词：舵机；子空间辨识；舵机测试；系统辨识；频率特性
中图分类号：Ｖ２１５．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０２９４１０

　　舵机是气动伺服弹性系统中的执行机构，其
将舵面的控制指令信号转化为舵面的运动，从而

驱动舵面偏转产生控制力矩
［１］
。目前，市面上许

多公司的舵机伺服系统解决方案，其舵机本身频

响特性较好，并给出完整的特性参数，提供配套的

控制系统，可针对舵机实际工作状态调整参数，满

足工作要求。但是，对于大部分小型民用无人机

来说，由于受到设计空间、质量、设计成本等方面

的限制，无法选用频响特性好的驱动系统，而是选

用航模常用的普通小型舵机。

小型无人机选用舵机时首要考虑舵机扭力、

转速等是否达到要求，舵机频响特性考虑较少。

但是，一些大展弦比的无人机为避免飞机破坏，会

加入阵风减缓、颤振主动抑制等控制环节。这些

控制环节不仅对舵机的带宽和响应速度有较高的

要求，还需要获得舵机准确的数学模型以进行主

动控制。

一方面，普通小型舵机内部元件组成复杂，受

元件实际特性的影响，单纯基于理论模型的数学

推导无法获得精确的舵机传递函数
［２］
。另一方

面，普通小型舵机的特性参数不全面，缺少频响特

性测试报告。为此，在选用舵机时，有必要对拟选

舵机进行频响特性测试，获取舵机的频响特性，并

辨识舵机的传递函数。

目前，舵机频响特性测试多针对单一舵机，对

市面上常用的小型舵机缺少通用的舵机频响测试

平台
［２６］
。舵机传递函数的辨识方法通常采用曲

线拟合法，如 Ｌｅｖｙ法［４］
，通过 ２个待定实系数的

多项式的比值描述该系统，利用最小二乘拟合频

响曲线得到多项式系数。曲线拟合的方法存在一

定的局限性
［７］
。一方面，由于曲线拟合方法利用

数值迭代，最终结果可能收敛于局部最优解而非

全局最优解；另一方面，当系统的阶数很高时，系

统对多项式的零点极点更加敏感，鲁棒性变差。

子空间辨识方法是基于控制理论、线性代数

和统计学发展而来的系统辨识方法，是一个“输

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

　第 ２期 孙玉凯，等：航模舵机的动态特性测试与系统辨识

入状态输出”的辨识过程［８］
。经过不断的发展，

子空间辨识发展出了 Ｎ４ＳＩＤ、ＭＯＥＳＰ、ＣＶＡ［９］等在
内的诸多方法且应用广泛。与传统的曲线拟合方

法相比，子空间辨识无需进行非线性和迭代优

化
［１０１１］

，而且子空间辨识对于高阶系统具有很好

的鲁棒性
［１２］
。

本文考虑舵机工作过程中受到的舵面惯性载

荷和气动载荷，设计了一种舵机频响特性测试平

台，并给出了舵机频响特性测试与系统辨识的方

法。验证了测试平台的有效性，测试了舵机在有／
无气动载荷下的频响特性差异。根据舵机实测的

频响曲线，利用子空间辨识方法辨识并构建了舵

机的数学模型，为舵机选型和控制设计提供参考。

１　舵机频响特性测试平台设计

舵机工作状态下的负载包括舵面惯性载荷和

气动载荷，为模拟舵机实际工作中受到的载荷，设

计了舵机频响特性测试系统。如图 １、图 ２所示，
该系统主要由舵机测试平台、测控平台两部分

组成。

舵机测试平台由待测舵机安装模块和舵面载

荷模拟模块组成，分别紧固于直线滑轨上，如图３
所示。待测舵机安装模块包括待测舵机及其安装

图 １　舵机频响特性测试系统框架

Ｆｉｇ．１　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆａｃｔｕａｔｏｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

图 ２　舵机频响特性测试系统实物图

Ｆｉｇ．２　Ｐｈｏｔｏｏｆａｃｔｕａｔｏｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

夹具（见图 ４），该舵机安装夹具可调整待测舵机
转轴的位置，方便不同尺寸、不同类型舵机的安

装；另外，通过调整待测舵机转轴高度，使舵机摇

臂、舵机舵面连杆、舵面模拟摇臂构成一套平行四

边形平面连杆机构。

舵面载荷模拟模块包括气动载荷模拟扭杆和

惯性载荷模拟摇臂等主要部件，在舵面模拟摇臂

的转轴处安装角位移传感器，测量摇臂转角，其具

体结构如图５所示。

图 ３　舵机测试平台

Ｆｉｇ．３　Ａｃｔｕａｔｏｒｔｅｓｔｐｌａｔｆｏｒｍ

图 ４　待测舵机安装模块放大图

Ｆｉｇ．４　Ｅｎｌａｒｇｅｄｖｉｅｗｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅｏｆ

ａｃｔｕａｔｏｒｔｏｂｅｔｅｓｔｅｄ

图 ５　舵面载荷模拟模块放大图

Ｆｉｇ．５　Ｅｎｌａｒｇｅｄｖｉｅｗｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

ｌｏａｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅ

１．１　舵面气动载荷模拟
舵面的铰链力矩，即舵面所受气动载荷对转

轴处的力矩为

Ｈｅ ＝
１
２ρ
Ｖ２ＳｅＣｈｅ，δδ （１）

式中：ρ为大气密度；Ｖ为来流速度；Ｓｅ为舵面参
考面积；Ｃｈｅ，δ为铰链力矩系数；δ为舵面偏角。

５９２
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在本文所述的舵面偏角范围内，舵面气动力

满足线性小扰动假设。定义舵面的铰链刚度

Ｋｈｅ，δ为

Ｋｈｅ，δ ＝
１
２ρ
Ｖ２ＳｅＣｈｅ，δ （２）

则舵面的铰链力矩是关于舵面偏角 δ的函数：
Ｈｅ（δ）＝Ｋｈｅ，δδ。

本文所述舵机测试平台通过扭杆模拟舵面的

铰链力矩，为便于安装，扭杆截面形状选为矩形。

矩形截面有２个参数：矩形高（ｈ）和矩形宽（ｂ），
该矩形截面的极惯性矩为

Ｉｐ ＝βｈｂ
３

（３）
式中：β为矩形截面系数，为简化设计参数，取扭
杆截面形状为正方形，即 ｈ／ｂ＝１，此时 β＝０．１４１。

设矩形截面扭杆一端固支，工作长度为 Ｌｂｅａｍ
（见图６），扭杆自由端产生的扭矩为

Ｔ＝
ＧＩｐ
Ｌｂｅａｍ

δ （４）

式中：Ｇ＝Ｅ／［２（１＋μ）］为材料的剪切模量，Ｅ为
材料的弹性模量，μ为泊松比。

由式（１）和式（４）有

Ｌｂｅａｍ ＝
ＧＩｐ
Ｋｈｅ，δ

＝Ｇβｈ
４

Ｋｈｅ，δ
　　ｈ＝ｂ （５）

式中：Ｌｂｅａｍ和 ｈ为正方形截面扭杆设计的待定参
数，通过计算舵面偏转产生的铰链力矩，设计合适

的扭杆尺寸，从而实现对舵面铰链力矩的模拟。

图 ６　矩形截面扭杆气动力模拟装置原理图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｄｅｖｉｃｅｂｙａｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｓｅｃｔｉｏｎｔｏｒｓｉｏｎｂａｒ

１．２　舵面惯性载荷模拟
如图７所示，舵面的惯性载荷指舵面的惯性力

在转轴处产生的力矩。为模拟舵面的转动惯量，设

舵面的质量为 ｍｇ，舵面质心到转轴的距离为 Ｌｇ。

图 ７　舵面转动惯量示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｏｔａｔｉｏｎａｌ

ｉｎｔｅｒｉａｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

通过在舵面模拟摇臂上增加配重并调整位置

（见图 ８），使得配重的质量 ｍｗ＝ｍｇ，配重的位置
满足 Ｌｗ＝Ｌｇ时，该舵面模拟摇臂的转动惯量即等
于舵面本身的转动惯量。

图 ８　舵面惯性载荷模拟装置原理图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｏｆ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｉｎｅｒｔｉａｌｌｏａｄｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

２　频响函数测试方法

获得幅值和相位差的方法主要有傅里叶变换

谱分析法、最小二乘法
［１３］
和相关分析法

［５］
。对于

步进正弦扫频测试，在单一频率点上有充足的数

据，考虑到傅里叶变换谱分析法对噪声敏感，适合

使用最小二乘法或者相关分析法。本文采用最小

二乘法
［１３］
计算系统在每个频率点上的幅值和相

位差。

从计算机输出的扫频信号中截取样本个数为

Ｎ、频率为 ｆｉ下的信号片段，其离散表示为
ｕ（ｎ）＝Ｕｓｉｎ（（２πｆｉ）ｎΔｔ） （６）
式中：ｎ＝１，２，…，Ｎ；Ｕ为扫频信号 ｕ（ｎ）的幅值。

在实际工作过程中，一般将舵系统近似为线

性系统。测量到的舵偏转信号形式为

ｙ（ｎ）＝Ｙｓｉｎ（（２πｆｉ）ｎΔｔ＋）＋Ｎｙ（ｎ） ＝
　　Ａｃｏｓ（Ｕｓｉｎ（（２πｆｉ）ｎΔｔ））＋
　　Ａｓｉｎ（Ｕｃｏｓ（（２πｆｉ）ｎΔｔ））
　　ｎ＝１，２，…，Ｎ （７）
式中：Ｙ为舵偏转信号 ｙ（ｎ）的绝对幅值；Ａ为传递
函数幅值；为传递函数相位；Ｎｙ（ｎ）为测量信号中
的噪声。

将式（７）改写为关于Ａｃｏｓ和Ａｓｉｎ的矩阵
形式：

Ｕｓｉｎ（２πｆｉ）Δｔ Ｕｃｏｓ（２πｆｉ）Δｔ

Ｕｓｉｎ（２πｆｉ）２Δｔ Ｕｃｏｓ（２πｆｉ）２Δｔ

 

Ｕｓｉｎ（２πｆｉ）ＮΔｔ Ｕｃｏｓ（２πｆｉ）ＮΔ















[
ｔ

Ａｃｏｓ
Ａｓｉｎ ] ＝

　　

ｙ（Δｔ）
ｙ（２Δｔ）


ｙ（ＮΔｔ











）

（８）

简写为

Ｕｆｉｘ＝Ｙｆｉ （９）

６９２
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通过最小二乘法寻找 ｘ＝［Ａｃｏｓ Ａｓｉｎ］Ｔ

的最优解为

ｘ＝Ｕ＋ｆｉＹｆｉ （１０）
得到在频率 ｆｉ下的频响值为
Ｇｆｉ（ｊ（２πｆｉ））＝Ａｃｏｓ＋ｊＡｓｉｎ （１１）

对每个频率线都做以上的最小二乘运算，就

能够得到系统整体的频响特性，并且最小二乘的

计算过程本身具有很强的滤波功能，能减小测量

噪声对计算结果的误差。

３　舵机动力学系统辨识方法
３．１　辨识问题描述

子空间辨识在实测频响函数曲线的基础上，

辨识获得舵机的离散状态空间模型，再将离散域

模型转换到连续域，获得连续状态空间模型，利用

该模型重构得到舵机传递函数。

考虑 ｎ阶线性时不变连续状态空间模型，其
表征为

ｘ＝Ａｃｘ＋Ｂｃｕ

ｙ＝Ｃｃｘ＋Ｄｃ
{ ｕ

（１２）

式中：Ａｃ、Ｂｃ、Ｃｃ和 Ｄｃ分别为连续状态空间模型
的系统矩阵、输入矩阵、输出矩阵和直接传递矩

阵；ｘ为系统的状态变量；ｕ为系统的输入；ｙ为系
统的输出；下标 ｃ表示连续模型标识。离散后的
状态空间模型为

ｘｒ＋１ ＝Ａｘｒ＋Ｂｕｒ
ｙｒ ＝Ｃｘｒ＋Ｄｕ

{
ｒ

（１３）

式中：Ａ、Ｂ、Ｃ、Ｄ分别为离散状态空间模型的系
统矩阵、输入矩阵、输出矩阵和直接传递矩阵；

ｙｒ∈Ｒ
ｐ
为系统的输出；ｕｒ∈Ｒ

ｍ
为系统的输入；下标

ｒ表示采样点，即满足 ｘｒ＝ｘ（ｒΔｔ），Δｔ为采样
周期。

状态空间模型（１３）的脉冲响应 ｇｋ表示为

ｇｋ ＝
Ｄ　　　　 ｋ＝０

ＣＡｋ－１Ｂ ｋ＞{ ０
（１４）

则状态空间模型（１３）的频响函数为

Ｇ（ｅｊω）＝∑
∞

ｋ＝０
ｇｋｅ

－ｊωｋ　　０≤ ω≤ π （１５）

即有

Ｇ（ｅｊω）＝Ｃ（ｅｊωＩ－Ａ）－１Ｂ＋Ｄ （１６）
虽然，状态空间描述并不唯一，描述｛Ａ，Ｂ，

Ｃ，Ｄ｝与｛Ａ^，Ｂ^，Ｃ^，Ｄ^｝之间可以通过转换矩阵 Ｔ
进行转换，即

Ａ＝ＴＡ^Ｔ－１，Ｂ＝ＴＢ^

Ｃ＝Ｃ^Ｔ－１，Ｄ ＝Ｄ{ ＾ （１７）

但可以证明，式（１６）与 Ｔ无关。
于是，系统辨识的问题描述如下：

已知实测（包含噪声）Ｍ个样本点的频响
函数：

Ｇｋ ＝Ｇ（ｅ
ｊωｋ）＋ｎｋ　　ｋ＝１，２，…，Ｍ （１８）

式中：ｎｋ 为 噪 声。寻 找 有 限 维 的 频 响 函 数

Ｇ^Ｍ（ｅｊω）使得

ｌｉｍ
Ｍ→∞

Ｇ^Ｍ －Ｇ ∞
＝０ （１９）

式中：

· ∞  ｓｕｐ
０≤ω≤π

σ１（·（ｅ
ｊω）） （２０）

其中：σ１定义为最大奇异值。当 ｎｋ＝０时，给定
有限个样本点 Ｍ，存在 Ｍ０＜∞使得

Ｇ^Ｍ －Ｇ ∞
＝０　　Ｍ ＞Ｍ０ （２１）

一般情况下，连续状态空间模型与离散状态

空间模型之间满足信号的零阶采样保持（ＺＯＨ）
假设。但是，大部分航模舵机均采用 ５０Ｈｚ的
ＰＷＭ控制，对于这种低采样率的离散系统，需要
采用双线性变换，减小由于假设引起的误差

［１４］
。

假设连续系统的传递函数为 Ｇｃ（ｓ），离散系
统的传递函数为 Ｇｄ（ｚ），下标 ｃ表示连续模型标
识，下标 ｄ表示离散模型标识。当获得了离散系
统的传递函数时，即可通过逆变换获得连续系统

的传递函数

Ｇｃ（ｓ）＝Ｇｄ
２＋ｓ·ΔＴ
２－ｓ·Δ( )Ｔ （２２）

连续和离散状态空间模型之间的双线性变

换为
［１４］

Ａｃ ＝
２
ΔＴ
（Ｉ＋Ａ）－１（Ａ－Ｉ）

Ｂｃ ＝
２
Δ槡 Ｔ
（Ｉ＋Ａ）－１Ｂ

Ｃｃ ＝
２
Δ槡 Ｔ
Ｃ（Ｉ＋Ａ）－１

Ｄｃ ＝Ｄ－Ｃ（Ｉ＋Ａ）
－１















Ｂ

（２３）

式中：ΔＴ为系统的采样周期，需要注意的是，２／

ΔＴ不是连续系统的极点。
３．２　频域子空间辨识

本文采用的子空间辨识算法的主要步骤

如下：

步骤１　扩展频响函数样本点
ＧＭ＋ｋ Ｇ


Ｍ－ｋ　　ｋ＝１，２，…，Ｍ－１ （２４）

式中：（·）为（·）的共轭。

步骤２　定义ｈ^ｉ为 ２Ｍ个样本点的离散傅里
叶逆变换

７９２



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　

ｈ^ｉ
１
２Ｍ∑

２Ｍ－１

ｋ＝０
Ｇｋｅ

ｊ２πｉｋ（２Ｍ）　　ｉ＝０，１，…，２Ｍ－１

（２５）

步骤３　构建 Ｈａｎｋｅｌ矩阵Ｈ^

Ｈ^

ｈ^１ ｈ^２ … ｈ^ｒ

ｈ^２ ｈ^３ … ｈ^ｒ＋１
  

ｈ^ｑ ｈ^ｑ＋１ … ｈ^ｑ＋ｒ－

















１

∈ Ｒｑｐ×ｒｍ （２６）

式中：ｑ＞ｎ，ｒ≥ｎ，ｑ＋ｒ≤２Ｍ。

步骤４　对 Ｈａｎｋｅｌ矩阵Ｈ^进行奇异值分解

Ｈ^ ＝Ｕ^Σ^Ｖ^Ｔ （２７）

式中：Ｕ^为矩阵Ｈ^的左奇异矩阵；Ｖ^为矩阵Ｈ^的右奇

异矩阵；Σ^为矩阵Ｈ^的奇异值矩阵。
步骤 ５　确定系统阶数 ｎ，通过矩阵重排，使

得Σ

〈

ｓ包含前 ｎ个最大的奇异值，将式（２７）按分块
矩阵展开为

Ｈ^ ＝［Ｕ^ｓ Ｕ^ｏ］
Σ

〈

ｓ ０

０ Σ

〈







ｏ

Ｖ^Ｔｓ

Ｖ^









Ｔ
ｏ

（２８）

式中：Ｕ^ｓ、Ｖ^ｓ为Σ
〈

ｓ对应的奇异向量构成的左、右

奇异矩阵；Ｕ^ｏ、Ｖ^ｏ为剩余奇异值对角阵Σ

〈

ｏ对应的

奇异向量构成的左、右奇异矩阵。

步骤６　确定系统矩阵Ａ^和Ｃ^

Ａ^＝（Ｊ１Ｕ^ｓ）
＋Ｊ２Ｕ^ｓ （２９）

Ｃ^＝Ｊ３Ｕ^ｓ （３０）

式中：［·］
＋
表示［·］的 ＭｏｏｒｅＰｅｎｒｏｓｅ逆。

Ｊ１ ＝［Ｉ（ｑ－１）×１ ０（ｑ－１）×１］

Ｊ２ ＝［０（ｑ－１）×１ Ｉ（ｑ－１）×１］

Ｊ３ ＝［Ｉ１×１ ０１×ｑ－１
{

］

（３１）

步骤７　求解最小二乘问题确定Ｂ^和Ｄ^

Ｂ^，Ｄ^ ＝ａｒｇｍｉｎ
Ｂ∈Ｒｎ×１
Ｄ∈Ｒｐ×１

∑
Ｍ

ｋ＝０
Ｇｋ－Ｄ－Ｃ^（ｅ

ｊωｋＩ－Ａ^）－１Ｂ ２
Ｆ

（３２）
式中：· Ｆ为 Ｆ范数。

步骤８　求解辨识得到的传递函数Ｇ^Ｍ

Ｇ^Ｍ（ｚ）＝Ｄ^＋Ｃ^（ｚＩ－Ａ^）－１Ｂ^ （３３）
步骤９　将离散域模型转换为连续域模型，

获得系统传递函数。

４　舵机频响特性测试试验设计

针对文献［１５］中选用的三款舵机分别进行
了无气动载荷和有气动载荷的频响特性测试，并

针对实际使用中的带气动载荷情况，进行了舵机

传递函数参数辨识。

４．１　测试对象
１）舵 机 Ａ
ＪＲＳＥＲＶＯＤＳ８９００Ｇ舵机（见图 ９）为无芯数

字高速伺服电机，其主要参数如下：伺服电压为

４．８Ｖ，转速为 ０．０５ｓ／６０°（４．８Ｖ），扭矩为
０．３３６Ｎ·ｍ（４．８Ｖ），质量为 ５９ｇ。该舵机采用
５０ＨｚＰＷＭ控制。

２）舵 机 Ｂ
ＨｉｔｅｃＨＳ７９５４ＳＨ舵机（见图 １０）为空心杯大

扭力数字舵机，其主要参数如下：伺服电压为

６．０Ｖ，转速为 ０．１５ｓ／６０°（６．０Ｖ），扭力为 ２４ｋｇ／
ｃｍ（６．０Ｖ），质量为６５ｇ。该舵机采用５０ＨｚＰＷＭ
控制。

３）舵 机 Ｃ
ＭａｘｏｎＭｏｔｏｒＥＣ４ｐｏｌｅ２２３２３２１８ 舵 机 （见

图１１）为直流高功率无刷电机，与减速器、传感器
和控制器组成舵机伺服系统。该舵机的主要参数

如下：电机电阻为０．５２７Ω，堵转转矩为０．６３９Ｎ·
ｍ，额定转矩为０．０４５１Ｎ·ｍ，最大允许转速为

图 ９　ＪＲＳＥＲＶＯＤＳ８９００Ｇ舵机

Ｆｉｇ．９　ＪＲＳＥＲＶＯＤＳ８９００Ｇａｃｔｕａｔｏｒ

图 １０　ＨｉｔｅｃＨＳ７９５４ＳＨ舵机

Ｆｉｇ．１０　ＨｉｔｅｃＨＳ７９５４ＳＨａｃｔｕａｔｏｒ

８９２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 孙玉凯，等：航模舵机的动态特性测试与系统辨识

图 １１　ＭａｘｏｎＭｏｔｏｒＥＣ４ｐｏｌｅ２２３２３２１８舵机

Ｆｉｇ．１１　ＭａｘｏｎＭｏｔｏｒＥＣ４ｐｏｌｅ２２３２３２１８ａｃｔｕａｔｏｒ

１５０００ｒ／ｍｉｎ，转矩常数为０．０１４Ｎ·ｍ／Ａ，速度常
数为６８０ｒ／（ｍｉｎ·Ｖ），机械时长为 １．４８ｍｓ，转
子惯量为５．５４ｇ·ｃｍ２，减速器传动比 ｉ＝５０，质
量为２２３ｇ。
４．２　测试布置

根据飞机模型的舵面参数
［１５］
确定舵机频响

特性测试平台中配重的质量和位置，并且根据该

舵面实际的飞行状态，计算确定测试平台中的扭

杆尺寸，其结果如表１所示。
利用舵机频响特性测试系统进行舵机的频响

特性测试，通过给待测舵机输入正弦扫频信号，同

时测量扫频信号与待测舵机的舵响应信号，绘制

待测舵机的频响函数。舵机频响特性测试的输入

与测量参数如表 ２所示，在每个频率点的信号长
度不少于１０个周期。

通过地面试验得到待测舵机的传递函数，利

用子空间辨识获得舵机的传递函数。

表 １　舵机频响特性测试平台参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｃｔｕａｔｏｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｐｌａｔｆｏｒｍ

参数 数值

舵面转动惯量／（ｋｇ·ｍｍ） ２．４０

舵面铰链刚度／（Ｎ·ｍ·（°）－１） ０．００２２

表 ２　舵机频响特性测试参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｃｔｕａｔｏｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔ

参数 航机 Ａ 航机 Ｂ 航机 Ｃ

采样率／Ｈｚ ５０ ５０ １０００

扫频初始频率／Ｈｚ ０．２ ０．１ ０．１

扫频终止频率／Ｈｚ ８ １０ １５

步进步长／（Ｈｚ·次 －１） ０．１ ０．１ ０．１

５　结果与讨论

分别对无气动载荷情况、有气动载荷情况测

试舵机 Ａ的频响函数。选用舵机时，通常认为舵
机的幅频特性 ＞－３ｄＢ即满足使用条件，由此可
确定舵机的正常使用带宽；另外，实际舵机受内部

机械结构和舵机采样率的影响存在时滞环节，由

相频特性反映的舵机时滞时长也是舵机选用时的

重要参数。

５．１　舵 机 Ａ
５．１．１　实测频响函数

无气动载荷情况的实测频响函数如图 １２所
示。图１２显示在０．１～１０Ｈｚ区间内，该舵机的幅
频特性较好。可以看出，该舵机的正常使用带宽在

８Ｈｚ以上。但从相频特性可以看出，该舵机存在明
显的时滞环节，不同扫频幅值下的时滞时长差异明

显。当扫频幅值在 ２°时，该舵机的时滞时长为
０．０６ｓ；当扫频幅值为 ５°时，时滞时长变为 ０．２４ｓ。
当扫频幅值为２°与３°时，其相位特性一致。

图１３显示了舵机 Ａ有气动载荷时的频响特
性。与无气动载荷不同的是，当扫频幅值为３°时

图 １２　无气动载荷时舵机 Ａ随扫频信号幅值

变化的频响特性

Ｆｉｇ．１２　ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＡｃｔｕａｔｏｒＡ

ｗｉｔｈｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈｏｕｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ

图 １３　有气动载荷时舵机 Ａ随扫频信号幅值

变化的频响特性

Ｆｉｇ．１３　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ＡｃｔｕａｔｏｒＡｗｉｔｈｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ

９９２
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时滞最明显，时滞时长为 ０．２２ｓ。当扫频幅值为
５°时，时滞时长变为 ０．０７ｓ。当扫频幅值为 ２°与
４°时，其相位特性一致。

图１４对比了扫频幅值为 ５°时有／无气动载
荷对舵机特性的影响。可以看出，气动载荷不仅

降低了舵机 Ａ的幅频特性，同时也显著改变了该
舵机的相频特性。

图 １４　扫频幅值为 ５°时，有／无气动载荷下的

舵机 Ａ频响特性

Ｆｉｇ．１４　ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＡｃｔｕａｔｏｒ

Ａｕｎｄｅｒ５°ｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ／ｗｉｔｈｏｕｔ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ

５．１．２　舵机传递函数辨识
在考虑舵机时滞的影响下，引入时滞环节

（ｅ－τｓ），并对实测的传递函数进行辨识。辨识得

到状态空间模型之后，利用式（１６）重构离散系统
的传递函数，并通过双线性变换构建连续系统的

传递函数。

该舵机辨识得到的频响函数曲线与实测曲线

如图 １５所示。可以看出，在 ０．１～１０Ｈｚ的频率
区间内，其频响特性基本吻合。

图 １５　扫频幅值为 ５°时，有气动载荷下的

舵机 Ａ频响函数曲线对比

Ｆｉｇ．１５　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓ

ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＡｃｔｕａｔｏｒＡｕｎｄｅｒ５°ｓｗｅｅｐ

ｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ

５．２　舵 机 Ｂ
５．２．１　实测频响函数

从实测频响函数曲线看出（见图１６和图１７），
在０．２～８Ｈｚ区间内，该舵机无气动载荷时的幅
频特性随着扫频频率的增加而下降。其整体的幅

频特性随着扫频幅值的增加而降低，并且该舵机

的正常使用带宽小于４Ｈｚ。
在该舵机中也存在明显的时滞，但时滞时长

随扫频幅值的变化不大。从图 １８看出，有／无气
动载荷对该舵机的相频特性影响较小，施加气动

载荷会小幅降低该舵机的幅频特性。

图 １６　无气动载荷时舵机 Ｂ随扫频信号幅值

变化的频响特性

Ｆｉｇ．１６　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ＡｃｔｕａｔｏｒＢｗｉｔｈｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈｏｕｔ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ

图 １７　有气动载荷时舵机 Ｂ随扫频信号幅值

变化的频响特性

Ｆｉｇ．１７　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ＡｃｔｕａｔｏｒＢｗｉｔｈｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ

５．２．２　舵机传递函数辨识
考虑该舵机的时滞并对该舵机进行传递函数

辨识，得到的频响函数曲线与实测曲线如图１９所
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　第 ２期 孙玉凯，等：航模舵机的动态特性测试与系统辨识

图 １８　扫频幅值为 ５°时，有／无气动载荷下的

舵机 Ｂ频响特性

Ｆｉｇ．１８　ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＡｃｔｕａｔｏｒＢ

ｕｎｄｅｒ５°ｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ／ｗｉｔｈｏｕｔ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ

图 １９　扫频幅值为 ５°时，有气动载荷下的

舵机 Ｂ频响函数曲线对比

Ｆｉｇ．１９　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ＡｃｔｕａｔｏｒＢｕｎｄｅｒ５°ｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ

示。可以看出，在０．２～８Ｈｚ的频率区间内，其频
响特性吻合。该舵机中存在有 τ＝０．１ｓ左右的时
滞时长。

５．３　舵 机 Ｃ
５．３．１　实测频响函数

如图２０和图 ２１所示，从实测频响曲线可以
看出，该舵机的频响特性良好，不存在明显的时

滞。在扫频幅值为７°时，该舵机正常使用带宽也
达到了８Ｈｚ。随着扫频幅值从 ２°到 ７°不断增大，
舵机带宽也不断降低。

在施加气动载荷之后，如图 ２２所示，该舵机
的频响特性与无气动载荷时的特性一致。

５．３．２　舵机传递函数辨识
通过辨识发现，虽然该舵机存在有 τ＝１４ｍｓ

的时滞时长，远大于舵机的机械时长 １．４８ｍｓ，但
时滞时长远小于正常使用带宽对应周期，对实

图 ２０　无气动载荷时舵机 Ｃ随扫频信号幅值

变化的频响特性

Ｆｉｇ．２０　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ＡｃｔｕａｔｏｒＣｗｉｔｈｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｗｉｔｈｏｕｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ

图 ２１　有气动载荷时舵机 Ｃ随扫频信号幅值

变化的频响特性

Ｆｉｇ．２１　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ＡｃｔｕａｔｏｒＣｗｉｔｈｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｗｉｔｈａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ

图 ２２　扫频幅值为 ７°时，有／无气动载荷下的

舵机 Ｃ频响特性

Ｆｉｇ．２２　ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＡｃｔｕａｔｏｒＣ

ｕｎｄｅｒ７°ｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ／ｗｉｔｈｏｕｔ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ
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际使用的影响较小。

对于该舵机，辨识得到的频响函数曲线与实

测曲线如图２３所示，在 ０．１～１５Ｈｚ的频率区间
内，辨识与实测结果一致。

图 ２３　扫频幅值为 ７°时，有气动载荷下的

舵机 Ｃ频响函数曲线对比

Ｆｉｇ．２３　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒｅｓｐｏｎｓｅｆｕｎｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ＡｃｔｕａｔｏｒＣｕｎｄｅｒ７°ｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｗｉｔｈ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ

５．４　频响特性测试结果
通过测试结果对比，获得 ３款舵机的频响特

性，舵机的主要频响特性参数如表 ３所示。３款
舵机均存在不同程度的时滞，一方面是由数字信

号采样频率引起，另一方面是受舵机元件中的间

隙和摩擦影响。

表 ３　舵机频响特性测试结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｃｔｕａｔｏｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔ

舵机
扫频幅值／

（°）

无气动

载荷带宽／Ｈｚ

有气动

载荷带宽／Ｈｚ

时滞

时长／ｓ

Ａ
２ ０．９ ０．９
３ ＞１０ １．６

０．０６～０．２４４ ＞１０ ７．６
５ ＞１０ ＞１０

Ｂ
２ ３．６ ３．６
３ ３．２ ２．９

０．１４ ３．０ ３．６
５ ２．６ ２．９

Ｃ

２ ＞１５ ＞１５
３ １２．５ １２．５
４ １０．７ １０．７

０．０１４５ ９．６ ９．６
６ ８．７ ８．７
７ ８．１ ８．１

６　结　论

１）针对航模舵机的频响特性测试设计了一
种舵机频响特性测试平台，利用该平台可以模拟

舵面惯性载荷，可以对大部分航模舵机进行有／无
气动载荷的测试，提出了航模舵机频响特性测试

方法，利用子空间辨识获得舵机的传递函数。

２）在舵机的标称扭矩内，工作载荷的变化对

普通小型舵机的幅频特性影响较大，载荷增加会

使幅频曲线整体降低，扫频幅值的增加会降低航

模舵机带宽。

３）普通小型舵机大多采用 ５０ＨｚＰＷＭ信号
控制，受采样频率影响，舵机天然存在一个 ０．０２ｓ
的时滞，但通过频响特性测试发现，舵机的真实时

滞时长远超于采样时间步长，这可能由舵机元件

中的间隙和摩擦造成的。在使用时，应考虑采样

频率和时滞的影响。

４）应用频域子空间辨识方法和双线性变换，
辨识得到舵机的传递函数，通过与实测频响函数

的对比，验证了本文辨识方法的有效性。
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考虑绳阻尼的绳系并联机器人动力学特性分析

彭苗娇，吴惠松，林麒，周凡桂，柳汀，王晓光

（厦门大学 航空航天学院，厦门 ３６１００５）

　　摘　　　要：针对应用于风洞试验模型支撑的绳系并联机器人的设计需求，采用实验和
理论建模相结合的方法，研究绳阻尼对绳系并联机器人动力学特性的影响。首先，为了准确地

定量描述绳阻尼，设计了一套测量绳阻尼的实验装置，通过实验得到了不同参数下的绳阻尼

比；其次，考虑了绳阻尼，对绳张力进行建模，并提出了考虑绳阻尼的绳系并联机器人的动力学

建模方法；最后，分析了绳阻尼对绳系并联机器人动力学特性的影响。结果表明：绳阻尼对绳

系并联机器人动力学响应的影响主要体现在响应幅值上，绳直径越大，绳阻尼对绳系并联机器

人动力学响应的减振作用越明显。当绳阻尼系数大于 ０．６Ｎ·ｓ／ｍ时，不论绳直径粗细如何，
绳阻尼对绳系并联机器人动力学特性的影响不能忽略。研究结果可为绳系并联机器人的设计

提供理论指导。

关　键　词：绳系并联机器人；绳阻尼；动力学特性；风洞试验；模型支撑
中图分类号：Ｖ２１６．８；Ｏ３１３．７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３０４１０

　　绳索具有线密度低、强度高、柔性好等特点，
因此广泛应用于各种工程领域，包括斜拉桥

［１］
、

船舶起重
［２］
、绳系卫星

［３］
、大型射电望远镜

［４］
、风

洞试验
［５７］
等。绳索的阻尼特性是影响机构功能

的重要因素之一，也是设计中需要考虑的重要参

数。绳索的材料、长度、直径、预紧力不同，都会导

致绳索阻尼有较大差异，而目前尚缺乏可靠、完整

的绳索阻尼数据库可供查询。

阻尼的理论计算方法有复数特征值法、模态

应变能法、有限单元法和 ＲａｙｌｅｉｇｈＲｉｔｚ法等［８１２］
，

但是这些方法基于线性黏弹性振动理论，即假定

振动过程中张力、几何形状等不变，忽略了阻尼的

非线性特性，且计算方法复杂，无法高效准确地对

阻尼进行评价。现有文献对绳阻尼的研究均针对

粗绳（直径 ＞２ｍｍ）［１３１６］，由于阻尼的非线性，文
献［１７１９］中提到的针对粗绳阻尼的理论计算方

法不一定能适用于细绳（直径≤２ｍｍ），因此本文
采用实验方法研究细绳的阻尼特性。

目前，绳系并联机构具有工作空间大、负载能

力强、刚度高等特点，已成为国内外的研究热

点
［４７］
。特别在风洞试验领域，绳系并联机构作

为一种新型支撑方式，与传统的硬式支撑相比，具

有刚度大、对流场干扰小、易实现高速及复杂规律

的运动等优点
［２０］
，近年来引起国内外学者广泛关

注。然而，在现有文献中，大部分未考虑绳阻尼的

影响，个别虽考虑了绳阻尼，但绳阻尼系数是虚构

值。汪选要等
［２１２２］

将柔索简化成刚度为常值的

弹簧，建立了并联柔索机构的动力学模型，进行了

轨迹跟踪控制的研究，但没有考虑绳阻尼的影响。

刘欣等
［２３］
考虑了绳的弹性变形，进行了绳牵引并

联机器人的运动控制研究，但没有考虑绳阻尼的

影响。文献［２４］的研究表明，绳阻尼对末端执行

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002008&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 彭苗娇，等：考虑绳阻尼的绳系并联机器人动力学特性分析

器的位姿具有显著的影响，但绳阻尼系数是虚构

值。文献［２５］考虑绳索弹性、阻尼和拉伸效应，
给出了绳牵引并联支撑系统的振动特性，但绳阻

尼比是虚构值。高估或低估绳索阻尼，将给绳系

并联机构的设计带来较大误差，甚至影响机构整

体的安全性。因此，研究绳索的阻尼特性，并分析

绳阻尼对绳系并联机构的动力学特性的影响具有

重要意义。

不失一般性，本文以应用于风洞试验新型支

撑的绳系并联机器人（ＷｉｒｅｄｒｉｖｅｎＰａｒａｌｌｅｌＲｏｂｏｔ，
ＷＤＰＲ）为例，研究绳阻尼对 ＷＤＰＲ在风洞试验中
的动力学特性的影响。本文提出了测量绳阻尼的

实验方法，解决了细绳阻尼的测量困难；通过采用

绳阻尼比的实验测量值，建立 ＷＤＰＲ的有阻尼动
力学方程，分析风洞来流冲击作用下 ＷＤＰＲ的动
力学响应，给出了绳阻尼对 ＷＤＰＲ动力学特性的
影响判据。

１　绳阻尼特性测试
阻尼比的定义是阻尼系数与临界阻尼系数之

比
［２６］
，用于表达结构体标准化的阻尼大小。根据

阻尼的产生机制
［２７］
，本文研究绳的内部阻尼，即

来自于材料内部各种微观和宏观过程的机械能耗

散，以下简称阻尼。

１．１　实验原理
目前，对绳阻尼的测量一般采用激光位移计

或应变片测量的方式
［１５，１８１９］

，而这 ２种方法均不
适用于细绳（直径≤２ｍｍ）的阻尼测量。因为绳
太细，激光位移计的测量变得十分困难甚至不可

用；粘贴应变片，则会改变细绳的动特性，影响阻

尼测量结果的准确性。本文采用高速相机测量的

方式，属于非接触式的测量方式，由于无需在绳索

上附加任何质量元件，绳索本身的特性不被改变，

特别适用于细绳（直径≤２ｍｍ）阻尼的测量，同时
也适用于粗绳（直径 ＞２ｍｍ）。

实验原理如图 １（ａ）所示。实验时先将绳索
张紧，在绳索中央悬挂重物施以载荷；待重物稳定

后突然释放重物，即对绳索中央施加瞬间激励，使

其做自由衰减振动；采用高速相机拍摄绳索中央

部位的振动过程；从所拍绳索振动视频中提取绳

索振幅最大处的位移信息进行数据处理和分析，

得出与绳索阻尼特性相关的参数。通过该实验装

置可测量不同长度、直径、预紧力和材料的绳索的

阻尼参数。

绳阻尼实验装置的实物图如图 １（ｂ）所示。
实验台架采用欧标 ６０６０Ｌ双槽工业铝型材搭建，

以保证实验台架具有良好的强度、刚度和稳定性；

并以水平仪校核其水平度和垂直度。采用型号为

ＣＨＣＳ的拉力传感器（量程为 ２００Ｎ，精度为
０．１％）测量绳张力。采用高速相机（型号：ＦＡＳＴ
ＣＡＭＭｉｎｉＡＸ２００）获取绳索振动位移。标定板用
于在数据后处理中确定绳索在振动中的实际

位移。

如图２所示，选择 ３种不同直径的 Ｋｅｖｌａｒ绳
作为实验样本，其物性参数如表１所示。通过

图 １　绳阻尼实验原理及装置

Ｆｉｇ．１　Ｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｄｅｖｉｃｅ

图 ２　实验绳样本

Ｆｉｇ．２　Ｗｉｒｅｓａｍｐｌｅｓｆｏｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

５０３
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表 １　绳样本的物性参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｗｉｒｅｓａｍｐｌｅｓ

样本

序号

绳直径

ｄ／ｍｍ
材料

体密度 ρｗ／

（ｋｇ·ｍ－３）

初始绳长

Ｌ０／ｍ
预紧力

Ｔ０／Ｎ

１ ０．６

２ １．３ Ｋｅｖｌａｒ １４４０ ０．６～１．４ ２０～１５０

３ ２

设置不同的绳索参数（直径 ｄ、预紧力作用下的初
始绳长 Ｌ０和预紧力 Ｔ０）进行实验，得到不同绳索
参数下的阻尼比。

１．２　数据处理方法
采用对数衰减法进行数据后处理。记绳中点

振动位移响应为 ｄｙ。图 ３为实验数据 ｄｙ随时间
衰减的曲线。

如图３所示，Ａｉ代表绳振动衰减曲线 ｄｙ的一

个峰值，Ａｉ＋ｒ代表第 ｒ个周期后的峰值，可得
［２７］

Ａｉ＋ｒ
Ａｉ
＝ｅｘｐ － ζ

１－ζ槡
２
２π( )ｒ （１）

则对数衰减率 δ为

δ＝－１ｒ
ｌｎＡｉ＋ｒ
Ａ( )
ｉ

＝ ２πζ
１－ζ槡

２
（２）

由式（２）可得绳阻尼比 ζ的表达式为

ζ＝ １
１＋（２π／δ）槡

２
（３）

通过实验测得绳索的振动位移响应曲线，利

用式（２）和式（３）进行数据处理，即可得到绳阻
尼比。

图 ３　绳在竖直面内的振动位移响应

（ｄ＝０．６ｍｍ，Ｌ０＝１ｍ，Ｔ０＝３０Ｎ）

Ｆｉｇ．３　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｗｉｒｅｉｎ

ｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅ（ｄ＝０．６ｍｍ，Ｌ０＝１ｍ，Ｔ０＝３０Ｎ）

１．３　实验结果

不同直径、不同初始绳长的Ｋｅｖｌａｒ绳在不同预
紧力作用下的阻尼实验结果如图４～图６所示。

从图４可见，绳阻尼比随预紧力的增加而减
小。Ｔ０∈［２０，８０］Ｎ时，绳阻尼比的下降速率很

图 ４　绳阻尼比与预紧力的关系（ｄ＝０．６ｍｍ，Ｌ０＝１ｍ）

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏａｎｄ

ｐｒｅｌｏａｄ（ｄ＝０．６ｍｍ，Ｌ０＝１ｍ）

图 ５　绳阻尼比与初始绳长的关系（ｄ＝０．６ｍｍ）

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏａｎｄ

ｗｉｒｅｌｅｎｇｔｈ（ｄ＝０．６ｍｍ）

图 ６　绳阻尼比与绳直径的关系（Ｌ０＝１ｍ）

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏａｎｄ

ｗｉｒｅｄｉａｍｅｔｅｒ（Ｌ０＝１ｍ）

快；Ｔ０∈［９０，１４５］Ｎ时，绳阻尼比的下降速率趋
于平缓，且绳阻尼比随预紧力的变化呈现非线性。

图５表明，绳阻尼比随初始绳长的增加而增
大，但曲线变化较为平坦。在不同预紧力作用下，

绳阻尼比随初始绳长的变化速率基本相同。预紧

力为８０Ｎ时，绳阻尼比的分散度更小。
从图６可见，绳阻尼比随绳直径的增加而增

大。当预紧力为 ３０Ｎ时，随着绳直径的增加，绳

６０３
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阻尼比明显增大；但当预紧力为 ８０Ｎ时，随着绳
直径的增加，绳阻尼比的增大很不明显。因此，预

紧力越小，绳阻尼比随绳直径的变化将不能忽略。

２　动力学建模

２．１　ＷＤＰＲ动力学建模
图７（ａ）为八绳牵引的六自由度 ＷＤＰＲ原理

样机示意图
［２８］
。ＷＤＰＲ原理样机采用 ８根 Ｋｅｖ

ｌａｒ绳做牵引绳，将飞机模型悬挂在空中；改变牵
引绳的长度可对模型六自由度的运动进行控制。

所建造的 ＷＤＰＲ原理样机如图７（ｂ）所示。
如图８所示，以静坐标系 ＯＸＹＺ为参考系，飞

机模型的位姿记为 Ｘ＝［ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ，，θ，ψ］
Ｔ
，

（ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ）为沿３个坐标轴的平动，（，θ，ψ）为
绕３个坐标轴的转动。

在静坐标系 ＯＸＹＺ下，第 ｉ根绳的绳长矢量
定义为

Ｌｉ ＝Ｂｉ－ＸＰ －Ｒｒｉ （４）

图 ７　ＷＤＰＲ原理样机

Ｆｉｇ．７　ＷＤＰＲｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

图 ８　ＷＤＰＲ运动学示意图

Ｆｉｇ．８　ＫｉｎｅｍａｔｉｃｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＷＤＰＲ

式中：Ｂｉ为第 ｉ根绳与滑轮的连接点，Ｐｉ为第 ｉ根

绳与飞机模型的牵引点，Ｂｉ＝ＯＢ
→
ｉ，ＸＰ ＝

→ＯＰ＝

［ＸＰ，ＹＰ，ＺＰ］
Ｔ
代表 Ｐ点在静坐标系 ＯＸＹＺ下的位

置向量；ｒｉ＝ＰＰ
→
ｉ为 Ｐｉ点在动坐标系 Ｐｘｙｚ下的位

置向量；Ｒ为从动坐标系 Ｐｘｙｚ到静坐标系 ＯＸＹＺ
的旋转变换矩阵。Ｂｉ点和 Ｐｉ点的坐标见 文
献［２８］。

记 Ｌｉ为第 ｉ根绳的实时绳长，则有

Ｌｉ＝ （Ｂｉ－ＸＰ －Ｒｒｉ）
Ｔ
（Ｂｉ－ＸＰ －Ｒｒｉ槡 ） （５）

根据 ＮｅｗｔｏｎＥｕｌｅｒ法，飞机模型的动力学方
程如下：

Ｍ Ｘ̈＋Ｎ－ＷＧ －ＷＡ ＝Ｊ
Ｔ
ＡＴ （６）

式中：Ｍ ＝
（ｍＩ）３×３ ０３×３
０３×３ ＡＧ[ ]Ｈ 为质量矩阵，Ｈ ＝

ｃｏｓθｃｏｓψ －ｓｉｎψ ０
ｃｏｓθｓｉｎψ ｃｏｓψ ０
－ｓｉｎθ









０ １
，ｍ为飞机模型质量，

ＡＧ为 飞 机 模 型 关 于 质 心 的 惯 量 矩 阵；Ｎ ＝
０

ω×（ＡＧω[ ]）
６×１

为非线性哥氏离心力，ω为飞机

模型绕质心转动的角速度矢量，ω＝Ｈ［
·

，θ
·

，ψ
·

］
Ｔ
；

ＷＧ＝［０，０，ｍｇ，０，０，０］
Ｔ
为飞机模型的重力矢

量，ｇ为重力加速度；ＷＡ ＝［ｆａ，τａ］
Ｔ
，ｆａ和 τａ分别

为作用在飞机模型质心上的气动力和气动

力矩；Ｔ 为 绳 张 力 矢 量； ＪＴＡ ＝
ｕ１ ｕ２ … ｕ８
ｒ１×ｕ１ ｒ２×ｕ２ … ｒ８×ｕ[ ]

８

为 ＷＤＰＲ的 Ｊａｃｏｂｉ

矩阵，ｕｉ为第 ｉ根绳的单位向量（ｉ＝１，２，…，８）。
在风洞试验中，作用在飞机模型上的气动力

７０３



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　

和力矩有升力、阻力、横向力、俯仰力矩、偏航力矩

和滚转力矩，其表达式如下
［２９］
：

ＦＬ ＝－ｑＳＣＬ（Ｘ，Ｘ
·

）

ＦＤ ＝－ｑＳＣＤ（Ｘ，Ｘ
·

）

ＦＹ ＝ｑＳＣＹ（Ｘ，Ｘ
·

）

Ｍｙ ＝ｑＳｃＡＣｍ（Ｘ，Ｘ
·

）

Ｍｚ ＝ｑＳｂＣｎ（Ｘ，Ｘ
·

）

ＭＸ ＝ｑＳｂＣｌ（Ｘ，Ｘ
·



















）

（７）

式中：负号表示与静坐标系坐标轴方向相反；ｑ为

风洞试验段来流动压，对于低速风洞，ｑ＝１
２ρ
Ｖ２，ρ

为空气密度，Ｖ为来流速度；Ｓ为机翼参考面积；ｃＡ
为平均气动弦长；ｂ为翼展；ＣＬ为升力系数；ＣＤ为
阻力系数；ＣＹ为横向力系数；Ｃｍ为俯仰力矩系数；
Ｃｎ为偏航力矩系数；Ｃｌ为滚转力矩系数。上述气
动力系数与飞机模型的位姿和位姿的变化率

相关。

２．２　绳张力建模
考虑绳阻尼，采用弹簧模型对绳索进行建模，

得到绳张力的表达式如下：

Ｔ＝ｋｕ（Ｌ－Ｌｕ）－ｃＬ
·

（８）
式中：Ｔ为绳张力；ｋｕ为未变形绳的刚度；ｃ为绳阻
尼系数；Ｌ为实时绳长；Ｌｕ为未变形的绳长。

根据绳阻尼系数和绳阻尼比的定义有

ｃ＝２ζｋｕｍ槡 ｓ （９）
式中：ζ为绳阻尼比，其数值可通过第 １节的实验
测得；ｍｓ为绳单位长度质量。

ｋｕ ＝
ＥＡ
Ｌｕ

（１０）

ｍｓ ＝ρｗＡ （１１）
式中：Ｅ为绳弹性模量；Ａ为绳未变形时的横截面
积；ρｗ为绳的体密度。

再根据应变公式有

Ｌ０－Ｌｕ
Ｌｕ

＝
Ｔ０
ＥＡ

（１２）

　　联立式（９）～式（１２），可得绳阻尼系数为

ｃ＝２ζ
ρｗＡ
Ｌ０
（Ｔ０＋ＥＡ

槡
） （１３）

绳长变化速率Ｌ
·

和飞机位姿变化率 Ｘ
·

之间的

关系为

Ｌ
·

＝ＪＡＤＸ
·

（１４）

式中：ＪＡ＝（Ｊ
Ｔ
Ａ）

Ｔ
；Ｄ＝

Ｉ３×３ ０３×３
０３×３[ ]Ｈ

为基于姿态角

的转换矩阵，Ｈ的表达式见式（６）。
所以，绳张力矢量表达式为

Ｔ＝Ｋｕ（Ｌ－Ｌｕ）－ＣｗＬ
·

（１５）
式中：Ｋｕ ＝ｄｉａｇ（ｋｕ１，ｋｕ２，…，ｋｕ８）；Ｃｗ ＝ｄｉａｇ（ｃ１，

ｃ２，…，ｃ８）；Ｌ＝［Ｌ１，Ｌ２，…，Ｌ８］
Ｔ
；Ｌｕ ＝［Ｌｕ１，

Ｌｕ２，…，Ｌｕ８］
Ｔ
。

２．３　ＷＤＰＲ的有阻尼动力学方程
联立式（６）、式（１４）和式（１５），可得 ＷＤＰＲ

的有阻尼动力学方程为

Ｍ
～

Ｘ̈＋Ｃ
～

Ｘ̈＋Ｗ
～

＝０ （１６）

式中：Ｍ
～

＝Ｍ为质量矩阵；Ｃ
～

＝ＪＴＡＣｗＪＡＤ为阻尼

矩阵；Ｗ
～

＝Ｎ－ＷＧ －ＷＡ －Ｊ
Ｔ
Ａ Ｋｕ（Ｌ－Ｌｕ）为合外

力矩阵。

根据式（４）可知，绳长向量 Ｌ随飞机模型位
姿 Ｘ的变化而变化；根据式（６）可知，哥氏离心力
Ｎ与飞机模型绕质心转动的角速度矢量 ω呈非
线性关系；Ｊａｃｏｂｉ矩阵 ＪＴＡ也会随飞机模型位姿 Ｘ
的变化而变化。因此，式（１６）是一个非线性动力
学方程。

３　绳阻尼对 ＷＤＰＲ动力学特性的
影响

　　本节基于式（１６）给出的 ＷＤＰＲ的有阻尼动
力学方程，研究风洞来流作用下，ＷＤＰＲ的动力学
响应受绳阻尼的影响。

３．１　仿真条件
仿真中所用的绳参数及飞机模型参数如下：

１）绳参数。如表１所示，采用 ３种不同直径
的 Ｋｅｖｌａｒ绳做牵引绳，为了便于比较，弹性模量
统一取 Ｅ＝２１．９ＧＰａ。

２）飞机模型采用 ＳＤＭ标模，模型质量 ｍ＝
１．０９３ｋｇ，机翼参考面积 Ｓ＝０．０２６５９４ｍ２，平均气
动弦长 ｃＡ ＝０．０９２ｍ，模型关于质心的惯量矩
阵为

ＡＧ＝
５．８４４ －０．０１２ １．０５７
－０．０１２ ９９．３６４ －０．００３









１．０５７ －０．００３ １０１．３１４
×１０－４ｋｇ·ｍ２

３）来流条件。以纵向测力试验［２９］
（模型侧

滑角为０°，在一系列攻角下进行测量）为例，来流
速度 Ｖ＝１７ｍ／ｓ，空气密度 ρ＝１．２９ｋｇ／ｍ３，飞机模
型攻角１２°，升力系数 ＣＬ、阻力系数 ＣＤ、俯仰力矩
系数 Ｃｍ见参考文献［２８］。
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为了克服非线性动力学方程的求解困难，本

文采用隐式的变阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ数值积分方法，对
式（１６）进行求解。
３．２　结果与分析

通过仿真分析，得到 ＷＤＰＲ的动力学响应曲
线，如图９～图 １２所示。其中，飞机模型的位姿
响应以飞机模型沿 ＯＸ方向的位姿变化和俯仰角
变化为例。

如图９所示，当绳直径为 ０．６ｍｍ时，不考虑
阻尼的情况下，飞机模型沿 ＯＸ方向的位姿变化
的峰峰值为 ０．１ｍｍ；考虑阻尼的情况下，飞机模
型沿ＯＸ方向的位姿变化的初始峰峰值也为

图 ９　飞机模型沿 ＯＸ方向位姿变化

Ｆｉｇ．９　Ａｔｔｉｔｕｄｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｍｏｄｅｌ

ａｌｏｎｇＯＸｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

０．１ｍｍ，且随时间缓慢变小，但变化幅度不大。
当绳直径为２ｍｍ时，不考虑阻尼的情况下，飞机
模型沿 ＯＸ方向的位姿变化的峰峰值仅为
０．０１ｍｍ；考虑阻尼的情况下，飞机模型沿 ＯＸ方
向的位姿变化的初始峰峰值也为 ０．０１ｍｍ，且随
时间快速变小，在 ｔ＝３ｓ后趋于稳定。

如图１０所示，当绳直径为０．６ｍｍ时，不考虑
阻尼的情况下，飞机模型俯仰角变化的峰峰值为
０．１°；考虑阻尼的情况下，飞机模型俯仰角变化的
初始峰峰值也为 ０．１°，且随时间缓慢变小，但变
化幅度不大。当绳直径为２ｍｍ时，不考虑阻尼的
情况下，飞机模型俯仰角变化的峰峰值仅为
０．０１°；考虑阻尼的情况下，飞机模型俯仰角变化

图 １０　飞机模型俯仰角变化

Ｆｉｇ．１０　Ｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｍｏｄｅｌ
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的初始峰峰值为 ０．００６°，且随时间快速变小，在
ｔ＝２ｓ后趋于稳定。

在来流作用下，飞机模型位姿变化的同时，绳

张力也随之变化。令 ΔＴ＝Ｔ－Ｔ０，ΔＴ为绳张力的
变化量，Ｔ为飞机模型位姿变化过程中的实时绳
张力。以绳５为例，如图 １１所示，对于不同粗细
的绳，不考虑阻尼的情况下，绳张力变化的峰峰
值为２Ｎ；考虑阻尼的情况下，绳张力变化的初始
峰峰值也为２Ｎ。在考虑阻尼的情况下，直径为
０．６ｍｍ的绳的绳张力随时间缓慢变小；而直径为
２ｍｍ的绳的绳张力随时间快速变小，在 ｔ＝２ｓ后
趋于稳定。

综上所述，在来流作用下，采用直径较大的

图 １１　绳张力变化

Ｆｉｇ．１１　Ｗｉｒｅｔｅｎｓｉｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎ

绳，飞机模型位姿变化和绳张力变化在短时间内

能趋于稳定。因此，在绳对流场的影响可以接受

的情况下，采用直径较大的绳，ＷＤＰＲ的稳定性
更好。

图１２为飞机模型位姿响应和绳张力响应曲
线的局部放大图。从图 １２可见，无阻尼情况下，
飞机模型的位姿和绳张力呈周期性振荡；考虑阻

尼的情况下，飞机模型的位姿和绳张力呈衰减振

荡，且绳直径较大时，振荡衰减得越快。说明绳阻

尼对 ＷＤＰＲ的动力学响应具有减振作用，且绳直
径越大，绳阻尼的减振作用越明显。特别地，对于

直径小于２ｍｍ的细绳来说，相比无阻尼的情况，
绳阻尼对飞机模型位姿及绳张力的振荡频率和相

位的影响很小，基本可以忽略。

图 １２　ＷＤＰＲ动力学响应

Ｆｉｇ．１２　ＤｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆＷＤＰＲ
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３．３　绳阻尼的影响判据
根据上述分析，直径不同的绳，对 ＷＤＰＲ动

力学响应的影响明显不同。以绳 ５为例，根据
式（１３），不同直径绳的阻尼系数如表 ２所示。
由于阻尼比和绳直径不同，导致阻尼系数有很

大差别，从而导致 ＷＤＰＲ的动力学响应明显
不同。

表 ２　不同直径绳的阻尼系数（绳 ５）

Ｔａｂｌｅ２　Ｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｗｉｒｅｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉａｍｅｔｅｒｓ（ＷｉｒｅＮｏ．５）

绳直径

ｄ／ｍｍ
初始绳长

Ｌ０／ｍ
预紧力

Ｔ０／Ｎ
阻尼比 ζ

阻尼系数 ｃ／
（Ｎ·ｓ·ｍ－１）

０．６ ０．６８５ ３０ ０．０３４ ０．１３１

２ ０．６８５ ３０ ０．０７５ ３．１９８

　　直径不同的绳，其阻尼比不同，并且初始绳
长、初始绳张力的不同，都会影响绳的阻尼系数。

因此，以绳阻尼系数作为因变量，取２种不同直径
的绳，分析其阻尼系数的变化对 ＷＤＰＲ动力学响
应的影响。定义当量系数 ηＸ、ηＰ、ηＴ，对飞机模型
位姿和绳张力进行无量纲化处理：

ηＸ ＝
ｐＸ０
ｐＸｃ

ηＰ ＝
ｐＰ０
ｐＰｃ

ηＴ ＝
ｐＴ０
ｐ















Ｔｃ

（１７）

式中：ｐＸ０为无阻尼时飞机模型沿 ＯＸ方向位姿变
化的峰峰值；ｐＸｃ为有阻尼时飞机模型沿 ＯＸ方向
位姿变化５ｓ后的峰峰值；ｐＰ０为无阻尼时飞机模
型俯仰角变化的峰峰值；ｐＰｃ为有阻尼时飞机模
型俯仰角变化５ｓ后的峰峰值；ｐＴ０为无阻尼时绳
张力变化的峰峰值；ｐＴｃ为有阻尼时绳张力变化５ｓ
后的峰峰值。

如图１３所示，当绳阻尼系数 ｃ＞０．６Ｎ·ｓ／ｍ
时，无阻尼与有阻尼的动力学响应峰峰值之比将
超过１０，即绳阻尼的减振作用变得很显著，特别
是直径粗的绳比直径细的绳，其阻尼的作用更明

显。因此，在 ＷＤＰＲ的设计中，可根据式（１３）和
实测的绳阻尼比计算得到，当绳阻尼系数 ｃ满足
以下条件：ｃ＞０．６Ｎ·ｓ／ｍ时，不论绳直径粗细如
何，其阻尼对 ＷＤＰＲ动力学特性的影响不能
忽略。

图 １３　绳阻尼系数变化对 ＷＤＰＲ动力学响应的影响

Ｆｉｇ．１３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｉａｔｉｏｎｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆＷＤＰＲ

４　结　论

本文以应用于风洞试验模型支撑的绳系并联

机器人 ＷＤＰＲ为例，研究绳阻尼对 ＷＤＰＲ动力学
特性的影响，得出以下结论：

１）考虑绳阻尼的情况下，当绳直径较小（ｄ＜
１ｍｍ）时，飞机模型位姿变化和绳张力变化的峰
峰值随时间缓慢变小，但变化幅度不大；当绳直径

较大（ｄ≥２ｍｍ）时，飞机模型位姿变化和绳张力

１１３
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变化的峰峰值随时间快速变小，并在 ３ｓ后趋于
稳定。因此，在绳对流场的影响可以接受的情况

下，采用直径较大的绳，ＷＤＰＲ的稳定性更好。
２）绳阻尼对 ＷＤＰＲ动力学响应的影响主要

体现在响应幅值上，绳直径越大，绳阻尼对 ＷＤＰＲ
动力学响应的减振作用越明显。特别地，对于直

径小于２ｍｍ的细绳来说，相比无阻尼的情况，绳
阻尼对飞机模型位姿及绳张力的振荡频率和相位

的影响很小，基本可以忽略。

３）当绳阻尼系数大于 ０．６Ｎ·ｓ／ｍ时，不论
绳直径粗细如何，其阻尼对 ＷＤＰＲ动力学特性的
影响不能忽略。

综上所述，本文提出的建模方法和研究结果

可为 ＷＤＰＲ的设计提供指导。此外，绳阻尼的非
线性特征及其随不同参数的变化规律，将在今后

进一步开展研究。
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（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＸｉａｍｅｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉａｍｅｎ３６１００５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏａｃｔｕａｌｉｚｅｔｈｅｄｅｓｉｇｎｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆａｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔａｐｐｌｉｅｄａｓｔｈｅｍｏｄｅｌｓｕｐｐｏｒｔ
ｉｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｓ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌ
ｒｏｂｏｔｗａｓｓｔｕｄｉｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｄｅｓｃｒｉｂｅ
ｔｈｅｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇａｃｃｕｒａｔｅｌｙａｎｄｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙ，ａｓｅｔｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｖｉｃｅｓｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｍｅａｓｕｒｅｔｈｅｗｉｒｅ
ｄａｍｐｉｎｇｒａｔｉｏｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇ，ｔｈｅｗｉｒｅｔｅｎｓｉｏｎｗａｓｍｏｄ
ｅｌｅｄａｎｄｔｈｅｍｏｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｉｒｅ
ｄａｍｐｉｎｇｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ
ｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｍａｉｎｌｙａｆｆｅｃｔｓｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔ．Ｔｈｅｌａｒｇｅｒｔｈｅｄｉａｍｅｔｅｒｏｆ
ｔｈｅｗｉｒｅｉｓ，ｔｈｅｍｏｒｅｏｂｖｉｏｕｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｏｎｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌ
ｒｏｂｏｔｉｓ．Ｗｈｅｎｔｈｅｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｓｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎ０．６Ｎ·ｓ／ｍ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇｏｎｔｈｅ
ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔｃａｎｎｏｔｂｅｎｅｇｌｅｃｔｅｄ，ｒｅｇａｒｄｌｅｓｓｏｆｔｈｅｄｉａｍｅｔｅｒｏｆｔｈｅ
ｗｉｒｅ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｗｉｒｅｄｒｉｖｅｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｂｏｔ；ｗｉｒｅｄａｍｐｉｎｇ；ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ；
ｍｏｄｅｌｓｕｐｐｏｒｔ
　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０６１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７１６１４：１３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７１５．１６０２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１４７２２３４，１１７０２２３２，１１０７２２０７）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒ

ｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（２０７２０１８００７１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｉｌｉｎ＠ｘｍｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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有向通信拓扑和时延条件下的无人机

集群时变编队控制

何吕龙，张佳强，侯岳奇，梁晓龙，柏鹏

（空军工程大学 航空集群技术与作战运用实验室，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：针对无人机（ＵＡＶ）集群在有向通信拓扑和存在通信时延条件下的时变编队
控制问题进行了研究。建立了无人机集群二阶离散时间系统模型，基于无人机自身实时信息

和相邻无人机带通信时延的状态信息，设计了分布式编队控制协议。通过理论分析，得到了无

人机集群能够实现时变编队的充要条件，给出了可行的期望编队的表达式。在集群通信拓扑

有生成树的条件下，分析了控制协议中待定参数和状态更新周期满足的耦合约束条件，并给出

了参数设计的流程。仿真结果表明：即使在较大的通信时延下，所设计的控制协议也能实现无

人机集群时变编队控制，验证了理论分析的正确性和有效性。

关　键　词：无人机（ＵＡＶ）集群；编队控制；通信时延；通信拓扑；一致性控制
中图分类号：ＴＰ２３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３１４１０

　　无人机（ＵＡＶ）集群具有可靠性高、成本低、
能力强等特点，在军事和民用领域具有广泛的应

用前景
［１］
。无人机集群并不是简单的数量叠加，

只有将其按照一定的编队构型组织起来，使之发

生交互与反馈、激励与响应等交感行为，才可能实

现系统能力的整体涌现
［２］
。不同的编队构型将

产生不同类型、层次的能力涌现。因此，研究无人

机集群的编队控制，对发展集群作战系统具有极

为重要的现实意义。

与传统的多无人机编队只考虑空间位置关系

不同，无人机集群的编队构型包括平台之间的交

感拓扑和空间拓扑。因此，无人机集群编队控制

需要在特定的交感拓扑下，通过分布式协同使集

群内部所有个体的速度、位置达到并保持期望的

相互关系
［３］
。目前，无人机集群编队控制可供借

鉴的技术成果主要集中在多智能体系统（Ｍｕｌｔｉ

ＡｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍ，ＭＡＳ）协同控制和多无人机编队控
制领域。多智能体系统的建模方法、协同策略、通

信交互机制为无人机集群研究提供了良好的理论

依据与可靠的研究手段
［４６］
。近年来，国内外有

关研究机构在无人机编队控制方面也展开了积极

研究，取得了大量成果
［７１０］
。

随着多智能体系统一致性协同控制理论的发

展，学者开始将相关理论用于无人机集群编队控

制。文献［４］指出传统的基于行为、领导跟随和
虚拟结构的编队控制方法都可以统一到基于一致

性方法的框架下。文献［１１１３］分别针对一阶、二
阶和高阶多智能体系统，设计了基于一致性的时

不变编队控制协议。在无人机集群执行任务过程

中，往往需要根据不同的任务需求进行编队构型

的变换和演化，因此对无人机集群的时变编队控

制进行研究更有意义。文献［１４］采用输出反馈

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002009&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 何吕龙，等：有向通信拓扑和时延条件下的无人机集群时变编队控制

线性化方法，实现了多无人机的时变编队控制。

文献［１５］研究了由无人机和无人车组成的异构
集群的时变编队控制问题。文献［１６］设计了基
于分布式状态观测的时变编队控制器，实现了一

阶系统的时变编队跟踪控制。文献［１７］研究了
切换通信拓扑条件下的多无人机有限时间编队跟

踪控制问题。文献［６］进一步研究了具有切换拓
扑的二阶多智能体系统的编队控制问题，给出了

实现时变编队的充要条件，并利用四旋翼无人机

进行了实验验证。文献［１８］设计了基于一致性
方法的无人机集群编队控制器，并给出了确定控

制器参数的步骤。针对存在通信时延的情况，文

献［１９］设计了一种分布式预测控制器，实现了多
机器人编队控制。文献［２０］研究了二阶多智能
体系统在不确定时延下的时变编队跟踪控制问

题，并将所得的结果用于多无人机的目标合围中。

文献［２１］研究了无人机在非一致时延和通信拓
扑联合联通条件下的编队控制问题。文献［２２］
研究了无人机集群时变编队在通信时延和外部扰

动下的鲁棒性。基于分层控制和封装的思想，文

献［２３］搭建了分布式控制的无人机集群编队控
制演示验证系统。

在实际应用中，无人机的速度、位置等信息都

需要先采样离散再通过交感网络发送给其他个

体。无人机之间的通信频率还受到通信带宽限

制，过高或过低都会影响集群的总体性能。而文

献［１３２２］的研究都是针对连续时间系统进行的，
难以直接用于无人机集群的编队控制。因此，采

用离散时间系统模型对无人机集群进行描述和研

究，可以综合考虑控制器参数和通信频率需求，具

有重要的现实意义。文献［２４２５］分别研究了一
阶和高阶离散时间系统在无时延条件下的分布式

时不变编队控制问题。文献［２６］研究了离散时
间多机器人系统在切换拓扑和无时延条件下的时

不变编队控制问题。文献［２７］研究了二阶离散
时间系统在通信时延和无向通信拓扑条件下的时

不变编队控制问题，其设计的控制协议仅考虑了

个体之间的空间位置关系。文献［２８］得出了通
信时延仅为一个采样周期时，二阶多智能体系统

时不变编队控制稳定的充要条件。

综上所述，对以离散时间系统描述的无人机

集群编队控制问题研究还不完善，通信时延和有

向通信拓扑条件下的时变编队控制问题尚未解

决。本文在现有研究成果的基础上，采用二阶离

散时间系统模型来描述无人机集群，重点解决存

在通信时延和有向通信拓扑条件下无人机集群的

时变编队控制问题。基于自身实时信息和相邻个

体带通信时延的状态信息，设计了分布式编队控

制协议，并进行了稳定性分析。与现有文献相比，

本文主要解决了以下 ３个问题：①存在通信时延
和有向通信拓扑下，无人机集群时变编队稳定的

充要条件；②期望的时变编队需要满足的可行性
条件；③控制协议中相关参数和状态更新周期的
耦合约束条件及其设计方法。

１　预备知识

考虑由 Ｎ架无人机组成的集群，编号为 １，
２，…，Ｎ。将每架无人机视作一个节点，则集群的
交感拓扑可用有向图 Ｇ＝（Ｗ，Ｅ，Ａ）进行描述，其
中 Ｗ ＝｛１，２，…，Ｎ｝，Ｅ＝｛ｅｉｊ：ｉ，ｊ∈Ｗ｝，Ａ＝
［ａｉｊ］Ｎ×Ｎ分别为图 Ｇ的节点集、边集和邻接矩阵。
在无人机集群中，若无人机 ｊ的信息能够通过交
感网络被无人机 ｉ接收到，即在图 Ｇ中存在一条
由节点 ｊ指向节点 ｉ的有向边 ｅｉｊ∈Ｅ（ｉ≠ｊ），则称
无人机 ｊ为无人机 ｉ的邻居，记 Ｎｉ＝｛ｊｊ∈Ｗ：ｅｉｊ∈
Ｅ｝表示无人机 ｉ的邻居集合。ａｉｊ为无人机 ｊ的信
息对无人机 ｉ的权重因子，如果 ｊ∈Ｎｉ，则 ａｉｊ＞０，

否则 ａｉｊ＝０。令 ａ′ｉｊ＝ａｉｊ ∑
ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ，Ａ′＝［ａ′ｉｊ］Ｎ×Ｎ，并

对 Ａ′作如下划分：

Ａ′＝
ａ′１１ … ａ′１Ｎ
 

ａ′Ｎ１ … ａ′















ＮＮ

＝
Ａ′１１ Ａ′０１
Ａ′１０ Ａ′[ ]

１１

称图 Ｇ包 含 一 棵 有 向 生 成 树 （ｓｐａｎｎｉｎｇ
ｔｒｅｅ），如果存在一个节点 ｉ，从这个点发出的信息
可以传递到图中的任意其他节点。图 Ｇ的 Ｌａｐｌａ
ｃｉａｎ矩阵 Ｌ＝［ｌｉｊ］Ｎ×Ｎ定义为

ｌｉｊ＝
∑
Ｎ

ｋ＝１，ｋ≠ｉ
ａｉｋ　　 ｉ＝ｊ

－ａｉｊ ｉ≠
{

ｊ

引理１［２９］　图 Ｇ的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵 Ｌ至少有
一个零特征值，其他非零特征值均具有正实部；如

果 Ｇ包含有向生成树，则 ０是 Ｌ的代数重数为 １
的特征值，１Ｎ是其对应的右特征向量。

引理２［２９］　如果非负矩阵 Λ具有相同的行
和 μ＞０，则 μ是 Λ的特征值，且其对应的特征向
量为１Ｎ，谱半径 ρ（Λ）＝μ。μ是 Λ代数重数为 １
的特征值，当且仅当与 Λ关联的图有生成树。

２　问题描述及分析

无人机集群通常由多种动力学特性的平台异

５１３



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　

构而成。因此，为了增强编队控制算法的适应性，

采用分层控制思想，将集群控制结构分为编队控

制层和执行层。其中，编队控制层负责根据期望

队形和友邻个体的状态，计算本机的控制输入；执

行层根据编队控制层的输入，结合自身动力学特

性，对本机的油门、姿态、舵面等进行控制。无人

机集群编队分层控制的相关理论与应用已经较为

成熟
［６，２０２３］

。在编队控制层，可将每架无人机视

为一个质点，其动力学特性可用如下基于差分近

似的二阶离散时间系统模型来描述：

ｘｉ（ｔ＋δ）＝ｘｉ（ｔ）＋δｖｉ（ｔ）

ｖｉ（ｔ＋δ）＝ｖｉ（ｔ）＋δｕｉ（ｔ
{

）
（１）

式中：ｘｉ（ｔ）∈Ｒ
ｎ
，ｖｉ（ｔ）∈Ｒ

ｎ
和 ｕｉ（ｔ）∈Ｒ

ｎ
分别表

示无人机 ｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ）的位置、速度和控制
输入；δ＞０表示信息采样周期（假设其与控制器
更新周期相同），状态更新时刻 ｔ≥０可表示为 ｔ＝
ｔ０＋ｑδ，其中 ｔ０≥０为初始时刻，ｑ＝１，２，…；ｎ≥１
为无人机运动空间的维数，为便于描述，以一维运

动（ｎ＝１）进行分析。假定无人机三维运动相互
解耦，所得结论可以通过Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ积直接扩展到
二维平面及三维空间。

期望的时变编队可用一组有界函数进行

描述：

ｈｘ（ｔ）＝［ｈ１ｘ（ｔ），ｈ２ｘ（ｔ），…，ｈＮｘ（ｔ）］
Ｔ

ｈｖ（ｔ）＝［ｈ１ｖ（ｔ），ｈ２ｖ（ｔ），…，ｈＮｖ（ｔ）］
Ｔ

ｈａ（ｔ）＝［ｈ１ａ（ｔ），ｈ２ａ（ｔ），…，ｈＮａ（ｔ）］
{ Ｔ

式中：ｈｘ（ｔ）、ｈｖ（ｔ）和 ｈａ（ｔ）称为编队参考向量；
ｈｉｘ（ｔ）、ｈｉｖ（ｔ）和 ｈｉａ（ｔ）分别表示无人机 ｉ的编队
参考位置、速度和加速度。令 ｈｉ（ｔ）＝［ｈｉｘ（ｔ），

ｈｉｖ（ｔ）］
Ｔ
，ξｉ（ｔ）＝［ｘｉ（ｔ），ｖｉ（ｔ）］

Ｔ
，ｈ（ｔ）＝［ｈＴｘ（ｔ），

ｈＴｖ（ｔ）］
Ｔ
，ｉ＝１，２，…，Ｎ。

定义 １　称无人机集群实现了期望编队
ｈ（ｔ），当且仅当对任意 ｉ，ｊ∈｛１，２，…，Ｎ｝，ｉ≠ｊ，有
式（２）成立：
ｌｉｍ
ｔ→∞
｛（ξｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ））－（ξｊ（ｔ）－ｈｊ（ｔ））｝＝０

（２）
注１　ｈｉ（ｔ）给出了期望的编队，而不是每架

无人机的参考轨迹，即 ｈｉ（ｔ）只给出了 ξｉ（ｔ）的相
对偏移矢量。虽然无人机集群最终将实现相对于

某个参考点的时变编队，但这个参考点对所有无

人机都是未知的，这是与集中式编队控制方法所

不同的。当 ｈｉ（ｔ）＝０时，即是多智能体系统的一
致性问题。

定义２　如果对任意有界初始条件和 ｉ，ｊ∈
｛１，２，…，Ｎ｝，ｉ≠ｊ，存在控制输入 ｕｉ（ｔ），使得无

人机集群能够实现期望编队 ｈ（ｔ），则称 ｈ（ｔ）在控
制协议 ｕｉ（ｔ）的作用下是可行的。

假设每架无人机能够获取本机的实时信息，

通信时延仅存在于无人机之间实际交互的信息且

不考虑数据丢包。为便于分析，设计如图 １所示
的通信时延统一策略，使得无人机之间的通信时

延保持一致：将每架无人机自身状态的采样信息

和采样时间一起封装并发送给其他无人机，设无

人机 ｉ接收到无人机 ｊ信息的时延为 τｉｊ，令 ＝
ｍａｘ｛τｉｊ：ｉ＝１，２，…，Ｎ，ｊ∈Ｎｉ｝；接收到信息的无人
机通过数据缓存器来存储邻居个体发来的数据，

并根据数据的采样时刻设置一定的驻留时间

τ（τ≥），使得无人机能够完成所有邻居个体状
态信息的更新。对离散时间系统（１），可令 τ＝
ｐδ，其中 ｐ为大于等于 ／δ的最小整数。因此，对
离散时间系统，通信时延至少为１个采样周期，即
ｐ≥１，如图２所示。

为控制无人机集群实现期望编队，设计如下

基于一致性方法的分布式控制协议：

ｕｉ（ｔ）＝
Ｋ

∑
ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ｛ξｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ）－

　　［ξｊ（ｔ－τ）－ｈｊ（ｔ－τ）］｝＋ｈｉａ（ｔ） （３）
式中：Ｋ＝［－α，－β］为待设计控制参数，α，β＞０
分别表示位置和速度增益系数。

图 １　分布式通信时延统一策略

Ｆｉｇ．１　Ａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｓｃｈｅｍｅｔｏｕｎｉｆｏｒｍｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙ

图 ２　离散时间系统中的通信时延

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙｉｎｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｓｙｓｔｅｍｓ
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　第 ２期 何吕龙，等：有向通信拓扑和时延条件下的无人机集群时变编队控制

通过设计的通信时延处理策略，将非一致时

延转为为一致时延，避免了通信拓扑对通信时延

的影响。虽然基于驻留时间的通信时延处理方法

具有一定的保守性，但是当直接对非一致时变时

延进行处理存在困难时，该方法也不失为降低问

题分析难度的有效方法。

３　编队稳定性分析与参数设计流程

本节对时变编队控制系统的稳定性进行分

析，得到系统稳定的充要条件及在控制协议（３）
作用下编队 ｈ（ｔ）可行的约束条件，并给出相关参
数的设计方法。

定理１　通信时延和有向通信拓扑条件下，
无人机集群系统（１）能够在控制协议（３）的作用
下，实现时变编队 ｈ（ｔ），当且仅当 ｈ（ｔ）满足可行
条件：

ｌｉｍ
ｔ→∞
｛［ｈｉｘ（ｔ）＋δｈｉｖ（ｔ）－ｈｉｘ（ｔ＋δ）］－

　　［ｈｊｘ（ｔ）＋δｈｊｖ（ｔ）－ｈｊｘ（ｔ＋δ）］｝＝０

ｌｉｍ
ｔ→∞
｛［ｈｉｖ（ｔ）＋δｈｉａ（ｔ）－ｈｉｖ（ｔ＋δ）］－

　　［ｈｊｖ（ｔ）＋δｈｊａ（ｔ）－ｈｊｖ（ｔ＋δ）］｝＝













０

（４）

且离散时间系统（５）渐近稳定：

（ｔ＋δ）＝
ＩＮ－１ δＩＮ－１
－αδＩＮ－１ （１－βδ）ＩＮ－[ ]

１

（ｔ）＋

[　　
０ ０
αδＣ βδ ]Ｃ （ｔ－τ） （５）

式中：Ｃ＝Ａ′１１－１Ｎ－１Ａ′０１。

证明　令 ψｉｘ（ｔ）＝ｘｉ（ｔ）－ｈｉｘ（ｔ），ψｉｖ（ｔ）＝

ｖｉ（ｔ）－ｈｉｖ（ｔ），ψｉ（ｔ）＝［ψｉｘ（ｔ），ψｉｖ（ｔ）］
Ｔ
，则控制

协议（３）可表示为

ｕｉ（ｔ）＝
Ｋ

∑
ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ［ψｉ（ｔ）－ψｊ（ｔ－τ）］＋

　　ｈｉａ（ｔ）＝－
１

∑
ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ
∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ｛α［ψｉｘ（ｔ）－ψｊｘ（ｔ－

　　τ）］＋β［ψｉｖ（ｔ）－ψｊｖ（ｔ－τ）］｝＋ｈｉａ（ｔ）

（６）

代入式（１），则无人机集群系统可以表示为
如下形式：

ψｘ（ｔ＋δ）＝ψｘ（ｔ）＋δψｖ（ｔ）＋ｈｘ（ｔ）－

　　ｈｘ（ｔ＋δ）＋δｈｖ（ｔ）

ψｖ（ｔ＋δ）＝－αδψｘ（ｔ）＋αδＡ′ψｘ（ｔ－τ）＋

　　（１－βδ）ψｖ（ｔ）＋βδＡ′ψｖ（ｔ－τ）＋

　　ｈｖ（ｔ）－ｈｖ（ｔ＋δ）＋δｈａ（ｔ













）

（７）

定 义 Ｅ ＝
１ ０
１Ｎ－１ ＩＮ[ ]

－１

， Ｅ－１ ＝

１ ０
－１Ｎ－１ ＩＮ[ ]

－１

，珋ｅ＝１Ｎ，珚Ｅ＝
０
ＩＮ[ ]
－１

，珓ｅ＝［１ ０］，

珟Ｅ＝［－１Ｎ－１ ＩＮ－１］。

令 ζｘ（ｔ）＝Ｅ
－１ψｘ（ｔ），ζｖ（ｔ）＝Ｅ

－１ψｖ（ｔ），则

ψｘ（ｔ）＝Ｅζｘ（ｔ），ψｖ（ｔ）＝Ｅζｖ（ｔ）。由式（７）可得
Ｅζｘ（ｔ＋δ）＝Ｅζｘ（ｔ）＋δＥζｖ（ｔ）＋
　　ｈｘ（ｔ）－ｈｘ（ｔ＋δ）＋δｈｖ（ｔ）
Ｅζｖ（ｔ＋δ）＝－αδＥζｘ（ｔ）＋
　　αδＡ′Ｅζｘ（ｔ－τ）＋（１－βδ）Ｅζｖ（ｔ）＋
　　βδＡ′Ｅζｖ（ｔ－τ）＋ｈｖ（ｔ）－
　　ｈｖ（ｔ＋δ）＋δｈａ（ｔ















）

（８）

式（８）两边同时左乘 Ｅ－１可得

ζｘ（ｔ＋δ）＝ζｘ（ｔ）＋δζｖ（ｔ）＋
　　Ｅ－１［ｈｘ（ｔ）－ｈｘ（ｔ＋δ）＋δｈｖ（ｔ）］

ζｖ（ｔ＋δ）＝－αδζｘ（ｔ）＋αδＥ
－１Ａ′Ｅζｘ（ｔ－

　　τ）＋（１－βδ）ζｖ（ｔ）＋
　　βδＥ－１Ａ′Ｅζｖ（ｔ－τ）＋Ｅ

－１
［ｈｖ（ｔ）－

　　ｈｖ（ｔ＋δ）＋δｈａ（ｔ















）］

（９）

注意到

Ｅ－１Ａ′Ｅ＝
１ Ａ′０１
０ Ａ′１１－１Ｎ－１Ａ′[ ]

０１

（１０）

并令 Ｃ＝Ａ′１１ －１Ｎ－１Ａ′０１， ｉｘ（ｔ）＝ψｉｘ（ｔ）－

ψ１ｘ（ｔ），ｉｖ（ｔ）＝ψｉｖ（ｔ）－ψ１ｖ（ｔ），Ｆｘ（ｔ）＝［２ｘ（ｔ），

３ｘ（ｔ），…，Ｎｘ（ｔ）］
Ｔ
，Ｆｖ（ｔ）＝［２ｖ（ｔ），３ｖ（ｔ），…，

Ｎｖ（ｔ）］
Ｔ
，（ｔ）＝［ Ｔ

Ｆｘ（ｔ），
Ｔ
Ｆｖ（ｔ）］

Ｔ
。由式（９）和

式（１０）可得

Ｆｘ（ｔ＋δ）＝ Ｆｘ（ｔ）＋δ Ｆｖ（ｔ）＋

　　珟Ｅ［ｈｘ（ｔ）－ｈｘ（ｔ＋δ）＋δｈｖ（ｔ）］

Ｆｖ（ｔ＋δ）＝－αδ Ｆｘ（ｔ）＋（１－βδ） ｖ（ｔ）＋

　　αδＣ ｘ（ｔ－τ）＋βδＣ Ｆｖ（ｔ－τ）＋

　　珟Ｅ［ｈｖ（ｔ）－ｈｖ（ｔ＋δ）＋δｈａ（ｔ













）］

（１１）
即

（ｔ＋δ）＝
ＩＮ－１ δＩＮ－１
－αδＩＮ－１ （１－βδ）ＩＮ－

[ ]
１

（ｔ）＋

[　　
０ ０
αδＣ βδ ]Ｃ （ｔ－τ）＋

　　（Ｉ２ 珟Ｅ [） ｈｘ（ｔ）－ｈｘ（ｔ＋δ）＋δｈｖ（ｔ）ｈｖ（ｔ）－ｈｖ（ｔ＋δ）＋δｈａ（ｔ ]）
（１２）

由定义１可知，（ｔ）表示的是集群编队的相
对误差，即如果集群能够实现编队 ｈ（ｔ），则对任

意初始条件，有 （ｔ）→０（ｔ→∞）。由式（１２）可

７１３
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知，（ｔ）→０（ｔ→∞）当且仅当式（５）渐近稳定且

ｌｉｍ
ｔ→∞
（Ｉ２ 珟Ｅ (） ｈｘ（ｔ）＋δｈｖ（ｔ）

ｈｖ（ｔ[ ]）
－
ｈｘ（ｔ＋δ）

ｈｖ（ｔ＋δ[ ]） ＋
　　

０Ｎ＋１
δｈａ（ｔ[ ] )）

＝０ （１３）

将 珟Ｅ代入（１３）可得
ｌｉｍ
ｔ→∞
｛［ｈｉｘ（ｔ）＋δｈｉｖ（ｔ）－ｈｉｘ（ｔ＋δ）］－

　　［ｈ１ｘ（ｔ）＋δｈ１ｖ（ｔ）－ｈ１ｘ（ｔ＋δ）］｝＝０
ｌｉｍ
ｔ→∞
｛［ｈｉｖ（ｔ）＋δｈｉａ（ｔ）－ｈｉｖ（ｔ＋δ）］－

　　［ｈ１ｖ（ｔ）＋δｈ１ａ（ｔ）－ｈ１ｖ（ｔ＋δ）］｝＝










０
（１４）

由于无人机集群内部的编号是随机的，可知

式（１４）等价于式（４）。 证毕

注２　式（４）称为期望编队的可行条件，给出
了在控制协议（３）作用下，无人机集群（１）能够实
现的编队 ｈ（ｔ）应满足的约束。式（４）表明并非任
意编队都是可行的，可行编队 ｈ（ｔ）的期望位置、
速度、加速度之间必须是“相容”的。体现在实际

应用中，即要求所设计的期望编队必须满足飞行

器的动力学约束。式（５）的渐近稳定使得集群编
队误差趋于０，集群最终形成期望的编队。

为便于描述与分析，令

Ｈ ＝
ＩＮ－１ δＩＮ－１
－αδＩＮ－１ （１－βδ）ＩＮ－[ ]

１

Ｐ [＝
０ ０
αＣ β ]Ｃ
引理３　若 α，β，δ＞０满足以下任意一组不

等组：

β２－４α≥０
０＜βδ≤{ ２

（１５ａ）

β２－４α≥０
２＜βδ＜４
αδ２－２βδ＋４＞

{
０

（１５ｂ）

β２－４α＜０
αδ－β＜{ ０

（１５ｃ）

则矩阵 Ｈ的谱半径 ρ（Ｈ）＜１。
证明　设 λ为矩阵 Ｈ的特征值，即

λＩ２（Ｎ－１） －Ｈ ＝

　　
（λ－１）ＩＮ－１ －δＩＮ－１
αδＩＮ－１ （λ－１＋βδ）ＩＮ－１

＝０（１６）

１）如果 λ＝１，则由式（１６）可得

λＩ２（Ｎ－１） －Ｈ ＝αδ２ ＝０ （１７）

与 α，β，δ＞０矛盾，因此 λ≠１。
２）如果 λ≠１，则由式（１６）可得

λＩ２（Ｎ－１） －Ｈ ＝λ２＋（βδ－２）λ＋

　　αδ２－βδ＋１＝０ （１８）

由式（１８）可得 λ１，２＝
２－βδ± （β２－４α）δ槡

２

２
。

①当 β２ －４α≥０，由谱半径的定义可知，

ρ（Ｈ）＜１当且仅当

ｍａｘ ２－βδ± （β２－４α）δ槡
２( )２
＜１ （１９）

由式（１９）可得 α，β，δ＞０满足式（１５ａ）或
式（１５ｂ）。

②当 β２－４α＜０，易知

ρ２（Ｈ）＝αδ２－βδ＋１ （２０）
因此，ρ（Ｈ）＜１当且仅当 α，β，δ＞０满足

式（１５ｃ）。 证毕

引理４　如果 ρ（Ｈ）＜１，则存在常数 Ｍ≥１，

γ∈（０，１）及某种矩阵范数 · Ｍ，使得 Ｈ ｔ－ｔ０
Ｍ ≤

γｔ－ｔ０，ｔ≥ｔ０。
证明　只需证明存在矩阵范数 · Ｍ，使得

Ｈ Ｍ＜１，并取 γ∈［Ｈ Ｍ，１）即可。

存在非奇异矩阵 Ｒ，使得 Ｒ－１ＨＲ＝Ｊ，其中，Ｊ
为矩阵 Ｈ的 Ｊｏｒｄａｎ标准型。令

Γ＝ｄｉａｇ（λ１，λ２，…，λ２Ｎ－２）

珓Ｉ＝

０ σ１
０ 
 σ２Ｎ－３













０

　　σｉ＝０，













１

则有 Ｊ＝Γ＋珓Ｉ。
对任意 ε＞０，令 Ｄ＝ｄｉａｇ（１，ε，…，ε２Ｎ－３），

则有

（ＲＤ）－１Ｈ（ＲＤ）＝Ｄ－１ＪＤ ＝Γ＋ε珓Ｉ （２１）
由式（２１）可得

（ＲＤ）－１Ｈ（ＲＤ） １ ＝ Γ＋ε珓Ｉ１≤ ρ（Ｈ）＋ε

（２２）
式中：· １表示矩阵的列和范数。

容易验证 Ｈ Ｍ ＝ （ＲＤ）－１Ｈ（ＲＤ） １是矩阵

范数，于是可得到

Ｈ Ｍ≤ ρ（Ｈ）＋ε （２３）

由于 ρ（Ｈ）＜１，取 ε＝１２
［１－ρ（Ｈ）］＞０，代

入式（２３）可得

Ｈ Ｍ≤ ρ（Ｈ）＋ε＝
１
２
［１＋ρ（Ｈ）］＜１ （２４）

证毕

注３　需要指出的是，引理 ４只是表明了参
数 γ、Ｍ及矩阵范数 · Ｍ 的存在性，所构造的范

数 · Ｍ与给定的矩阵 Ｈ密切相关。因此，当参
数变化时，需要重新构造范数 · Ｍ。

８１３
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引理５　如果 １－γ－ｌ＞０，则不等式 θτ＋δ－

γθτ－ｌ＞０至少存在一个解 θ，θ∈（γ，１）。
引理 ６　如果 Ｇ有生成树，则当 ｔ→ ＋∞，

式（５）有唯一平衡点０，即ｌｉｍ
ｔ→∞

（ｔ）＝０。

证明　当 ｔ→ ＋∞，式（５）等价于

ｌｉｍ
ｔ→∞
｛（Ｉ２（Ｎ－１） －Ｈ－δＰ） （ｔ）｝＝０

则引理６可转化为：如果 Ｇ有生成树，则

ｌｉｍ
ｔ→∞

０ －δＩＮ－１
αδ（ＩＮ－１－Ｃ） βδ（ＩＮ－１－Ｃ[ ]） Ｆｘ（ｔ）

Ｆｖ（ｔ( ){ }） ＝

　　０ （２５）
有且仅有全零解。

由式（２５）可知，ｌｉｍ
ｔ→∞

Ｆｖ（ｔ）＝０。因此，只需证明

ｌｉｍ
ｔ→∞
｛（ＩＮ－１－Ｃ）Ｆｘ（ｔ）｝＝０，当且仅当ｌｉｍ

ｔ→∞
Ｆｘ（ｔ）＝

０，即矩阵 Ｃ没有特征值 １。由于 Ｇ有生成树，由
引理２和 Ａ′的定义可知，１是矩阵 Ａ′的特征值且
其代数重数为 １。则由式（１０）可知，１不是 Ｃ的

特征值。因此，ｌｉｍ
ｔ→∞
｛（ＩＮ－１－Ｃ） Ｆｘ（ｔ）｝＝０，当且

仅当ｌｉｍ
ｔ→∞

Ｆｘ（ｔ）＝０。 证毕

定理２　如果 ｈ（ｔ）满足式（４），那么对任意
有界通信时延，存在 α，β，δ＞０使得系统（１）能够
实现时变编队的充要条件为无人机集群通信拓扑

有生成树。

证明　（充分性）若 ｈ（ｔ）满足式（４），由定理１
可知，无人机集群实现期望编队，只需要式（５）渐
近稳定。而由式（５）可得

（ｔ）＝Ｈｑ （ｔ０）＋∑
ｑ－１

ｓ＝０
δＨｑ－１－ｓＰ （ｔ０＋ｓδ－τ）

（２６）
式中：ｔ＝ｔ０＋ｑδ，ｑ＝１，２，…。

由引理３可知，存在 α，β，δ＞０，使得 ρ（Ｈ）＜
１。结合引理 ４可知，必然存在常数 ０＜γ＜１和
Ｍ≥１，使得 Ｈ ｔ－ｔ０≤ Ｍγｔ－ｔ０，ｔ≥ ｔ０。因此，由
式（２６）可得

（ｔ）≤ Ｍγｑ （ｔ０） ＋

　　∑
ｑ－１

ｓ＝０
δＭγｑ－１－ｓ Ｐ （ｔ０＋ｓδ－τ） （２７）

接下来证明当 ｔ≥ｔ０时，式（２８）成立：

（ｔ）≤ Ｍ ｆθｔ－ｔ０ （２８）

式中：ｆ＝ ｓｕｐ
ｔ∈［ｔ０－τ，ｔ０］

（ｔ）。

当 ｔ∈［ｔ０－τ，ｔ０］时， （ｔ）≤ ｆ≤Ｍ ｆθｔ－ｔ０

显然成立。因此，只需要证明当 ｔ≥ｔ０时，对任意

η＞１，式（２９）成立：

（ｔ）≤ ηＭ ｆθｔ－ｔ０ φ（ｔ） （２９）

若式（２９）不成立，则存在时刻 ｔ ＝ｔ０＋ｑ
δ，

使得当 ｔ∈［０，ｔ）时， （ｔ） ＜φ（ｔ），ζ（ｔ） ＝

φ（ｔ）。由式（２７）可得

φ（ｔ）＝ （ｔ）≤ Ｍγｑ

（ｔ０） ＋

　　∑
ｑ－１

ｓ＝０
δＭγｑ－ｓ－１ Ｐ· （ｔ０＋ｓδ－τ）≤

　　Ｍγｑ ｆ＋∑
ｑ－１

ｓ＝０
δＭγｑ－ｓ－１ Ｐ·

　　（ηＭ ｆθｓδ－τ）＜ηＭγｑ

ｆ＋

　　∑
ｑ－１

ｓ＝０
δＭγｑ－ｓ－１ Ｐ·（ηＭ ｆθｓδ－τ）＝

　　ηＭγｑ ｆ＋
ηδＭ２ Ｐ ｆγｑ



γθτ ∑
ｑ－１

ｓ＝０

θδ( )γ
ｓ

＝

　　ηＭ ｆ γｑ ＋
δＭ Ｐ
θτ

·
γｑ －（θδ）ｑ

γ－θ( )δ
（３０）

若δ＜１－γＭ Ｐ
，由引理５可得存在θ∈（γ，１）使

得 θτ＋δ－γθτ－δＭ Ｐ ＞０，代入式（３０）可得

φ（ｔ）＜ηＭ (ｆ γｑ ＋
δＭ Ｐ
λτ

·

　　 γ
ｑ －（θδ）ｑ

γ－θ )δ ＜ηＭ (ｆ γｑ ＋θ
τ＋δ－γθτ

θτ
·

　　 γ
ｑ －（θδ）ｑ

γ－θ )δ ＝ηＭ ｆθｑ
δ ＝φ（ｔ）

（３１）
显然，式（３１）不能成立，即式（２９）成立。令

η→１，可得式（２８）成立。因此，对任意初始条件

（ｔ）（ｔ∈［ｔ０－τ，ｔ０］），若 α，β，δ＞０满足 ρ（Ｈ）＜

１和 δ＜１－γＭ Ｐ
，则ｌｉｍ

ｔ→∞
（ｔ）＝０，即 （ｔ）有 ０平衡

点。由于无人机集群通信拓扑有生成树，由引

理６可知，式（５）的平衡点 ０是唯一的。因此，当

ｔ→ ＋∞时，集群系统的编队误差趋于 （ｔ）→０。
即当无人机集群通信拓扑有生成树时，必定存在

α，β，δ＞０，使得无人机集群能够实现期望编队。
（必要性）采用反证法。若无人机集群的通

信拓扑图没有生成树，则图 Ｇ中至少包含 ２个不
连通的子图。不失一般性，考虑只包含两架无人

机的情况，并假设通信时延 τ＝０、ｈ（ｔ）＝０。设初
始条件为 ｘ１（ｔ０）＝ｖ１（ｔ０）＝ｅ１，ｘ２（ｔ０）＝ｖ２（ｔ０）＝
ｅ２，计算可得 ｖ１（ｔ）＝ｅ１，ｘ１（ｔ）＝（１＋ｐδ）ｅ１，
ｖ２（ｔ）＝ｅ２，ｘ２（ｔ）＝（１＋ｐδ）ｅ２。如果 ｅ１≠ｅ２，则无
人机集群不能实现期望的编队（由于 ｈ（ｔ）＝０，即
速度、位置不能保持一致）。因此，若无人机集群

能够实现期望的编队，其通信拓扑一定有生成树。

证毕

注４　定理 ２表明，若无人机集群通信拓扑

９１３
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有生成树，则一定存在 α，β，δ＞０，使得集群能够
生成期望的编队。由定理 ２的证明过程可以看
出，参数 α，β，δ＞０需满足相应的条件使得

ρ（Ｈ）＜１和 δ＜１－γＭ Ｐ
。在进行参数设计时，对于

条件 ρ（Ｈ）＜１，只需 α，β，δ＞０满足式（１５）中的

任意一组不等式即可，而对于条件 δ＜１－γＭ Ｐ
，只

需要取适当的 α，β＞０并取 δ＞０足够小即可，参
数设计的具体流程如图３所示。

注５　结合定理 １和定理 ２可知，无人机集
群能够实现期望编队的充要条件为期望编队满足

式（４）所示的可行性条件且通信拓扑有生成树。
由引理１可以看到，集群通信拓扑是否有生成树，
与 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵的特征值密切相关。

注６　控制协议中的参数 α，β，δ＞０需要满
足式（１５）所示的约束条件，可以看出，这些参数
取值的约束条件并不是相互独立的，而是相互耦

合的在一起的。因此，给出参数的设计流程如

图３所示，通过迭代，逐步缩小参数选择范围，最
终找到满足条件的参数值。

图 ３　参数设计流程图

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｓｉｇｎ

４　仿真结果与分析

考虑由 ５架无人机组成的集群（编号为 ｉ＝
１，２，…，５）在二维平面运动，仿真中涉及到的位
置、速度和加速度单位分别为 ｍ、ｍ／ｓ和 ｍ／ｓ２。
无人机之间的通信拓扑 Ｇ如图４（ａ）所示，显然 Ｇ
是有向的并且有生成树。无人机的初始位置和速

度 为 ξｉ（ｔ） [＝ １２ｃｏｓ ２π（ｉ－１）( )５ ， １２·

ｓｉｎ２π（ｉ－１）( )５ ，０， ]０
Ｔ

。

图４（ｂ）为集群的期望编队，５架无人机围绕
共同的参考点做圆周运动并保持正五边形，该构

型可用于无人机集群协同目标识别、定位等。其

具体参数为

ｈｉｘ（０） [＝ １０ｃｏｓ２π（ｉ－１）( )５
，

　　１０ｓｉｎ２π（ｉ－１）( ) ]５

Ｔ

ｈｉｖ（ｔ） [＝ －π
３
ｓｉｎ２πｔ

６０
＋２π（ｉ－１）( )５

，

　　 π
３
ｃｏｓ２πｔ

６０
＋２π（ｉ－１）( ) ]５



















Ｔ

结合定理１给出的编队可行性条件，可令
ｈｉｘ（ｔ＋δ）－ｈｉｘ（ｔ）－δｈｉｖ（ｔ）＝０

ｈｉｖ（ｔ＋δ）－ｈｉｖ（ｔ）－δｈｉａ（ｔ）＝
{ ０

结合初始条件，通过迭代，可以求出任意时刻

ｔ的期望编队。
按照图３所示的参数设计流程，可以得到满

足条件的一组参数为 α＝０．２，β＝０．５，δ＝０．１ｓ。
为便于对比分析通信时延对系统稳定性的影响，

分别在时延 τ＝０．５ｓ（ｐ＝５）和 τ＝１．０ｓ（ｐ＝１０）
两种 条 件 下 进 行 仿 真，仿 真 时 长 为 １２０ｓ。
图５（ａ）和图５（ｂ）分别给出了两种时延下无人机

图 ４　无人机集群通信拓扑和期望编队

Ｆｉｇ．４　ＵＡＶｓｗａｒｍｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙａｎｄ

ｄｅｓｉｒｅｄｆｏｒｍａｔｉｏｎ

０２３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 何吕龙，等：有向通信拓扑和时延条件下的无人机集群时变编队控制

的运动轨迹，方框和圆圈分别表示无人机的初始

位置和最终位置，虚线表示最终时刻无人机集群

的编队。图６（ａ）和图６（ｂ）分别表示两种情况下
无人机的速度变化。图７给出了两种通信时延条

件下无人机集群的编队误差
Ｔ
（ｔ）（ｔ）随时间的

变化曲线。从图 ５和图 ６可以看出，两种通信时
延条件下无人机都能够实现期望的时变编队。其

中，当 τ＝０．５ｓ时，无人机集群在大约 ｔ＝１５ｓ时
实现期望队形；当 τ＝１．０ｓ时，无人机集群在大约
ｔ＝２５ｓ时实现期望队形。继续将通信时延增大
到 τ＝１．５ｓ和 τ＝２．０ｓ，通过仿真可以发现，无人
机集群仍然能够实现期望的编队，但是所需要的

时间分别为５０ｓ和９０ｓ。
通过仿真结果可以看出，本文所设计的控制

协议在通信时延较小时，能够控制无人机集群快

速实现期望编队。即使在较大的通信时延条件

下，也能够实现无人机集群的时变编队控制。但

是，随着通信时延的增大，实现期望编队所需要的

时间明显增大。因此，在实际应用中，为实现无人

图 ５　无人机运动轨迹

Ｆｉｇ．５　ＴｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆＵＡＶｓ

图 ６　无人机速度变化曲线

Ｆｉｇ．６　ＶｅｌｏｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＵＡＶｓ

图 ７　无人机集群编队误差

Ｆｉｇ．７　ＦｏｒｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＵＡＶｓｗａｒｍ

机集群尽快收敛到期望编队，应将通信时延控制

在较小范围内。

５　结　论

１）研究了无人机集群在有向通信拓扑和存
在通信时延条件下的时变编队控制问题。

２）建立了无人机集群二阶离散时间系统模
型，基于无人机自身实时信息和相邻无人机带通

信时延的状态信息，设计了分布式编队控制协议。

３）通过理论分析，得到了无人机集群实现时
变编队的充要条件，给出了可行编队的表达形式，

１２３
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分析了控制协议中待定参数和状态更新周期满足

的约束条件，并给出了相关参数的设计流程。

４）通过仿真，验证了所设计控制协议能够在
较大的通信时延下控制无人机集群实现期望的

编队。
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［２２］ＬＩＰ，ＱＩＮＫＹ，ＰＵＨＰ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｒｏｂｕｓｔｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｄｅｌａｙ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２０１７２９ｔｈＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌａｎｄ

ＤｅｃｉｓｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１５３９

１５４４．

［２３］朱创创，梁晓龙，张佳强，等．无人机集群编队控制演示验证

系统［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（８）：１７３９１７４７．

ＺＨＵＣＣ，ＬＩＡＮＧＸＬ，ＺＨＡＮＧＪＱ，ｅｔａｌ．Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎａｎｄ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｆｏｒＵＡＶｓｗａｒｍｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ
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　第 ２期 何吕龙，等：有向通信拓扑和时延条件下的无人机集群时变编队控制

ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，

４４（８）：１７３９１７４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＬＩＳＢ，ＺＨＡＮＧＪ，ＬＩＸＬ，ｅｔａｌ．Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｈｅｔｅｒｏｇｅ

ｎｅｏｕｓｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｕｎｃｅｒ

ｔａｉｎｔｉｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，

６４（６）：４７３０４７４０．

［２５］ＺＨＡＮＧＷＬ，ＬＩＵＪＣ，ＷＡＮＧＨＨ．Ｕｌｔｒａｆａｓｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ

ｏｆｈｉｇｈｏｒｄｅｒｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉ

ｓｔｅｐｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ［Ｊ］．ＩＳＡ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１５，５８：

１６５１７２．

［２６］ＮＡＫＡＩＭＥ，ＩＮＯＵＥＲＳ，ＴＥＲＲＡＭＨ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｄｉｓｃｒｅｔｅ

ｔｉｍｅｍａｒｋｏｖｉａｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｗｈｅｅｌｅｄｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｆｏｒｍａｔｉｏｎ：Ａ

ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ＆ＲｏｂｏｔｉｃＳｙｓ

ｔｅｍｓ，２０１８，９１（２）：２３３２４７．

［２７］ＸＵＪ，ＺＨＡＮＧＧＬ，ＺＥＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｓｅｎｓｕｓｂａｓｅｄｓｅｃｏｎｄｏｒ

ｄｅｒｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｄｅｌａｙｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅｏｎＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：２６２６２６３１．

［２８］ＸＵＧ，ＨＵＡＮＧＣ，ＺＨＡＩＧ．Ａｎｅｃｅｓｓａｒｙａｎｄｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｄｉ

ｔｉｏｎｆｏｒｄｅｓｉｇｎｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓ

ｗｉｔｈｄｅｌａｙ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１８，３１５：４８５８．

［２９］ＲＥＮＷ，ＢＥＡＲＤＲＷ．Ｃｏｎｓｅｎｓｕｓｓｅｅｋｉｎｇｉｎｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓ

ｔｅｍｓｕｎｄｅｒｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙｃｈａｎｇｉｎｇｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２００５，５０（５）：６５５

６６１．

　作者简介：

　何吕龙　男，博士研究生。主要研究方向：航空集群空间构型

生成与演化控制。

张佳强　男，博士，副教授。主要研究方向：航空集群控制理论

与应用。

梁晓龙　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空集

群控制理论与应用。

ＴｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒＵＡＶｓｗａｒｍｗｉｔｈｄｉｒｅｃｔｅｄ
ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙａｎｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙ

ＨＥＬｙｕｌｏｎｇ，ＺＨＡＮＧＪｉａｑｉａｎｇ，ＨＯＵＹｕｅｑｉ，ＬＩＡＮＧＸｉａｏｌｏｎｇ，ＢＡＩＰｅｎｇ

（ＡｖｉａｔｉｏｎＳｗａｒｍＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＯｐｅｒａｔｉｏｎａｌＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｓｆｏｒｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓ（ＵＡＶ）ｓｗａｒｍｗｉｔｈｄｉ
ｒｅｃｔｅｄｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙａｎｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙａｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．ＴｈｅＵＡＶｓｗａｒｍｉｓｍｏｄｅｌｅｄａｓｓｅｃｏｎｄ
ｏｒｄｅｒｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｓｙｓｔｅｍｏｎｔｈｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｖｅｌａｎｄａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｔｏｃｏｌｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ
ｂｙｕｔｉｌｉｚｉｎｇｔｈｅｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｓｔａｔｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆＵＡＶｉｔｓｅｌｆａｎｄｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙｅｄｓｔａｔｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｏｆｉｔｓｎｅｉｇｈｂｏｒｓ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ，ｔｈｅｎｅｃｅｓｓａｒｙａｎｄｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒＵＡＶｓｗａｒｍ ｔｏ
ａｃｈｉｅｖｅｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ，ａｎｄａｎｅｘｐｌｉｃｉｔｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆｅａｓｉｂｌｅｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｓｅｔｉｓｇｉｖｅｎ．Ｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｔｈａｔｔｈｅｓｗａｒｍｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｈａｓａｓｐａｎｎｉｎｇｔｒｅｅ，ｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ
ｏｆｕｎｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｓｔａｔｅｕｐｄａｔｅｐｅｒｉｏｄｉｎｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｔｏｃｏｌａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｓｉｇｎｉｓｇｉｖｅｎ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｔｏｃｏｌｃａｎａｃｈｉｅｖｅｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ
ｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆＵＡＶｓｗａｒｍｅｖｅｎｗｉｔｈｒｅｌａｔｉｖｅｌｙｌａｒｇｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙ，ａｎｄｔｈｕｓｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓａｎｄ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓ（ＵＡＶ）ｓｗａｒｍ；ｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ；ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙ；ｉｎｔｅｒａｃ
ｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙ；ｃｏｎｓｅｎｓｕｓｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９０６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０１２１３：５７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１２．１００５．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４７２４４３，６１７０３４２７）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ

（２０１７ＪＱ６０３５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉａｑｉａｎｇｚ＠１６３．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ２

　收稿日期：２０１９０５１８；录用日期：２０１９０８２３；网络出版时间：２０１９０９１６１５：４０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９１６．１２４２．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｃｈｅｎｙｕｎｘｉａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：卢震旦，陈云霞，金毅，等．基于矩独立重要度的电路系统容错设计方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（２）：３２４
３３０．ＬＵＺＤ，ＣＨＥＮＹＸ，ＪＩＮＹ，ｅｔａｌ．Ｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｉｒｃｕｉｔｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｍｏｍｅｎｔｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｉｍｐｏｒｔａｎｃｅ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（２）：３２４３３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２３３

基于矩独立重要度的电路系统容错设计方法

卢震旦１，陈云霞１，，金毅１，何小斌２

（１．北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３；　２．上海空间电源研究所，上海 ２００２４５）

　　摘　　　要：电路系统在运行过程中不可避免会发生失效，而容错设计可以有效降低失
效风险。传统的电路系统容错方法主要是根据设计人员经验认知对电路系统进行分析改进，

但是通常难以准确确定对系统性能影响显著的重要元器件。因此，提出了一种基于重要度分

析的电路系统容错设计方法。首先，提出了电路系统矩独立重要度定义与计算方法，以对电路

系统中各元器件的矩独立重要度进行计算和排序；然后，给出了冗余系数与冗余次数的定量关

系，并提出重要度冗余系数的映射准则，以此为基础即可实现电路系统的最佳容错设计；最
后，以某空间电源稳压器电路为案例，验证了所提方法的有效性。所提基于矩独立重要度的电

路系统容错设计方法对改进电路系统容错能力、提高电路系统可靠性有重要意义。

关　键　词：容错设计；电路分析；矩独立重要度；空间电源；稳压电源
中图分类号：ＴＭ１３３．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３２４０７

　　随着电路系统在工业控制、国防军工、日常生
活等领域的应用越发广泛，各领域对其可靠性的

要求越来越高，因此电路系统的高可靠性设计也

越发重要
［１］
。容错设计作为提高电路系统可靠

性的一种重要方法
［１］
，在航天器电源电路

［１２］
、核

电站控制电路
［１，３］
等要求高可靠性的领域已经发

挥了重要作用。

目前，电路系统容错设计方法已经有大量的

研究成果，主要有以下３类：①直接冗余备份关键
元器件或模块单元（发生失效时对系统性能影响

较大的元器件或模块单元），如 Ｔｅｉｆｅｌ［４］提出采用
电路系统双模冗余技术，直接将电路系统中的逻

辑单元进行冗余，以解决单粒子事件等单事件暂

态问题带来的电路系统可靠性问题；Ｌｅｖｉｔｉｎ等［５］

提出采用多模冗余技术进行电路系统容错设计

等。②演化硬件方法［６］
，Ｙａｏ和 Ｈｉｇｕｃｈｉ［７］通过对

电路系统进行变异和迭代分析，改进电路中关键

元器件的参数，实现电路容错能力的提高；目前

Ｓｒｉｖａｓｔａｖａ［８］采用演化算法对虚拟可重构电路进行
容错设计；吴会丛等

［９］
对分立元器件电路进行容

错等。③演化硬件和传统冗余技术融合，如褚杰
等

［１０］
提出的结合演化算法和补偿平衡技术的电

路系统容错设计方法。此外，张峻宾等
［１１］
也提出

了结合演化算法和补偿平衡技术的电路系统容错

设计方法。

上述文献主要采取了基于元器件或模块单元

的冗余以及系统参数的优化设计来提升电路的容

错能力，在容错设计方法上能为本文提供一定借

鉴。但是随着工业电路功能、结构的日益复杂，元

器件及各模块单元对系统最终的性能影响程度不

一，如果能对系统有影响的元器件或模块单元进

行重要等级排序，那么容错设计的针对性和有效

性必将提升。

针对上述问题，本文将矩独立重要度指标用

于电路系统的重要度分析。首先通过元器件的矩

独立重要度指标定量评价元器件对于电路系统的

qwqw
新建图章
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　第 ２期 卢震旦，等：基于矩独立重要度的电路系统容错设计方法

重要程度，找出失效时对电路系统性能影响最大

的关键元器件；然后采用本文提出的重要度冗余
系数映射准则获取元器件的最佳冗余次数；最后

对电路系统进行相应的容错设计，并对容错设计

效果进行检验。

１　基本假设

假设１　电路系统有且只有失效和未失效两
种状态，分别可记为：失效状态，Ｓ＝０；未失效状
态，Ｓ＝１。

假设２　本文所研究的电路系统失效为单元
器件失效所直接导致的电路系统失效，不考虑因为

单元器件失效引发级联失效传播等原因导致的电

路系统失效，也不考虑多个元器件同时失效的

情况。

假设３　本文仅考虑电阻、电容、电感等元件
的容错设计，且将其视为理想元件，忽略其寄生

参数。

假设４　当某元器件参数波动在一定范围内
时，电路系统不会发生失效；反之，当其参数波动

超出一定范围，电路系统失效。

２　重要度分析基本原理

重要度指标是一种全局灵敏度指标
［１２］
，能够

描述某元器件参数在其所有可能取值范围内变化

时电路系统输出端电压参数的变化情况，体现了

该元器件对于电路系统的重要程度。相较于其他

重要度指标，矩独立重要度指标在计算过程中不会

损失原有数据的信息，带来分辨率问题，因此矩独立

重要度指标是一种有效的电路系统评价方法
［１３］
。

２．１　矩独立重要度指标定义
本文参考文献［１３］给出的 δ矩独立重要度计

算原理，并根据假设１，即电路系统仅存在失效、非
失效两种状态以及电路系统状态 Ｓ是电路系统内
部各元器件参数 Ｘ＝（ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ）的函数这一事

实
［１］
，提出如下适用于电路系统的矩独立重要度定

义：某元器件的 δ矩独立重要度是电路系统状态函
数对该元器件参数条件期望的方差，记为

δｉ ＝Ｖ［Ｅ（Ｓｘｉ）］ （１）

式中：δｉ为元器件 ｉ的矩独立重要度；Ｓｘｉ为元器
件 ｉ参数取定为 ｘｉ时的电路系统状态函数值；
Ｅ（·）为期望算符；Ｖ（·）为方差算符。
２．２　矩独立重要度指标计算过程

根据２．１节元器件矩独立重要度定义，某元
器件 ｉ的矩独立重要度计算过程如图 １所示，具

体描述如下：

步骤１　获取电路系统中所有待分析元器件
参数的抽样分布信息，根据此信息对元器件 ｉ的
参数进行 ｍ次随机抽样，以获取元器件 ｉ参数的
样本空间 Ωｉ。

步骤２　从样本空间 Ωｉ中抽取随机变量 ｘｉｊ。
步骤３　对电路系统中其余所有待分析元器

件参数随机抽样，获取 ｋ组元器件随机参数组合
（ｘ１，…，ｘｉ－１，ｘｉ＋１，…，ｘｎ）组成的样本空间 Ωｋ。

步骤４　从样本空间 Ωｋ中提取一个元器件
参数组合，并将其和 ｘｉｊ组成一个完整的电路系统
参数组合 Ｘｉｊ。

步骤５　求解电路系统状态函数 Ｓｉｊ＝ｇ（Ｘｉｊ）。
为了获得电路系统状态函数值，本文采用电

路系统仿真的方法。

电路系统状态函数值 Ｓ可用特定激励下实际
电路系统输出端响应电压时域波形 ｗｘ与理论上
电路系统输出端响应电压时域波形 ｗ０几何形貌
相似程度 Ｙ表征，记为 Ｓ＝ｈ（Ｙ）。若用 ｖｔｉ表示 ｔｉ
时刻电路系统输出端响应电压，则电路输出端响

应电压时域波形可表示为：ｗ＝（ｖｔ１，ｖｔ２，…，ｖｔｎ）。

若波形的几何形貌相似程度 Ｙ大于阈值Ｙ０
时，电路系统状态为未失效；反之，若相似程度Ｙ

图 １　矩独立重要度计算过程

Ｆｉｇ．１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍｏｍｅｎｔ

ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｉｍｐｏｒｔａｎｃｅ

５２３
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小于等于阈值 Ｙ０，电路系统越趋于失效，记为

Ｓ＝ｈ（Ｙ）＝ １　　Ｙ＞Ｙ０
０　　Ｙ≤ Ｙ{

０

（２）

为待分析电路系统施加阶跃激励，通过电路

仿真获取元器件参数取值为 Ｘ时的响应波形 ｗｘ，

并与理论的响应波形 ｗ０进行比较可以获取几何
形貌相似程度 Ｙ，本文将采用如下形式的归一化
几何形貌相似程度 Ｙ：

Ｙ＝
ｗｘ·ｗ０
ｗｘ ｗ０

· １－
ｗｘ－ｗ０
ｗｘ ＋ ｗ( )

０

（３）

式中：当电路系统完全正常时，Ｙ＝１；当发生异常
时，Ｙ∈（０，１），且 Ｙ值越小，系统故障程度愈加严
重。由式（２）即可得到系统状态函数值 Ｓ。

步骤６　重复步骤４～步骤 ５，直至样本空间

Ωｋ中所有样本都参与过计算。

步骤７　计算ｘｉ＝ｘｉｊ时，系统状态函数的条件

期望 Ｅｉｊ＝Ｅ（Ｓ｜ｘｉｊ）。
步骤８　重复步骤２～步骤７，直至样本空间

Ωｉ中所有样本都参与过计算。

步骤９　计算所有条件期望 Ｅｉｊ的方差 δｉ＝

Ｖ（Ｅｉｊ），得到元器件 ｉ的矩独立重要度。

３　基于重要度的容错设计准则制定
基于第２节给出的矩独立重要度计算结果，

将结合冗余设计方法制定有效的容错设计准则。

为此，本文首先根据电路系统设计的等效替代定

理
［１４］
，阐述冗余系数与冗余次数的定量关系；进

一步提出重要度冗余系数的映射准则，即根据重
要度计算结果确定不同影响级别的元器件或模块

单元的冗余系数，然后结合冗余系数与冗余次数

的关系，即可实现电路系统的最佳容错设计。

３．１　冗余系数与冗余次数的关系
对阻抗标称值为 Ｚ０的某元器件进行容错设

计时，根据电路设计过程中的替代定理，可采用如

下冗余方式：将 ｍ个阻抗为 Ｚｘ的同类型元件串
联，并将 ｎ串上述元件并联，得到一个阻抗值与待

容错元器件相同的冗余等效电路，即
ｍＺｘ
ｎ
＝Ｚ０。

当组成该冗余等效电路的某个元器件发生短路或

开路时，其等效阻抗相应地变化为：
ｍＺｘ

ｍ＋ｎ－１
（短

路）或
ｍＺｘ
ｎ－１

。为使某元器件发生失效时，电路系

统不会发生失效，则冗余系数与等效串并联次数

应满足如下基本关系：

ｍａｘ ｍＺｘ
ｍ＋ｎ－１

－Ｚ０ ，
ｍＺｘ
ｎ－１

－Ｚ{ }０ ≤ ｋＺ０

（４）
式中：ｋ∈（０，１）为元器件参数波动相对元器件参数
标称值允许的波动范围，称为某元器件的冗余系

数；ｍ为元器件串联数，ｎ为元器件串并联数，ｍ、ｎ
统称元器件等效串并联次数；Ｚ０为待冗余元器件参
数标称值；Ｚｘ为实际参与冗余的元器件参数标称值。

为方便计算和设计，取冗余次数为 Ｎ，且 Ｎ＝
ｍ－１＝ｎ－１，此时 Ｚｘ＝Ｚ０，因此式（４）可简化为

ｍａｘ －２ｎ＋２
２ｎ－１

，
１
ｎ－{ }１ ≤ ｋ （５）

解得

Ｎ＝ｎ－１≥ ｍａｘｋ＋１
ｋ
，
ｋ－２
２ｋ－{ }２－１ （６）

考虑到电路系统成本、空间、体积、质量等限

制，元器件冗余次数不能无穷多，式（６）确定了元
器件冗余次数的下限，因此，本文取

Ｎ＝ｍａｘｋ＋１
ｋ
，
ｋ－２
２ｋ－{ }２－１ （７）

３．２　重要度冗余系数映射准则
根据２．１节重要度定义可知，若某元器件矩

独立重要度数值越大，则该元器件参数波动对电

路系统失效的情况影响也越大，甚至造成电路系

统失效。因此，如３．１节所述，若将重要度较大的
元器件进行冗余容错设计，将单个元器件失效所

带来的冗余等效电路参数波动范围限制该元器件

的冗余系数 ｋ以内，则单个元器件失效并不会造
成电路系统失效，可定性表示为，若元器件的重要

度越大，在进行容错设计时，其冗余系数越小。

但是由于电路系统结构和功能十分复杂，难

以通过解析的方法得到重要度和冗余系数间的定

量关系。为此，本文分别选择了稳压器电路和滤

波器电路为例，通过 ＳＰＩＣＥ仿真，结合式（７），初
步拟合得到重要度与冗余系数间的定量关系：

ｋｉ＝
１
２
（［－ｌｇδｉ］－０．３）　　δｉ≤０．１ （８）

式中：ｋｉ为元器件 ｉ的冗余系数；［·］为取整算
符。式（８）也被称为重要度冗余系数映射准则，
对模拟电路应该具有一定的适用性。

４　案例验证
４．１　案例介绍

以某空间电源稳压器电路为案例，对本文方法

进行适用性分析，其电路原理图如图２所示［１５］
。

仿真求解过程中，电路系统的激励为 １０Ｖ阶
跃信号，并测量 ＲＸ１两端的电压信号，以计算该

６２３
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　第 ２期 卢震旦，等：基于矩独立重要度的电路系统容错设计方法

电路系统状态函数值。正常情况下，该电路系统

输出端响应电压时域波形如图３所示。

图 ２　稳压器电路图［１５］

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｒｅｇｕｌａｔｏｒｃｉｒｃｕｉｔ［１５］

图 ３　电路理论响应波形

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｃｉｒｃｕｉｔ

４．２　重要度计算
根据２．２节电路系统 δ矩独立重要度计算方

法对４．１节所述电路系统进行重要度计算，可得
如表１所示计算结果（从大到小排序）。

由表１可以看出，电阻 Ｒ７和电阻 Ｒ６的重要
度远大于其他元器件，结合电路系统原理图图 ２
分析可以发现，当 Ｒ７或 Ｒ６的阻值发生改变时，
将直接影响三极管 Ｑ６的导通情况，进而改变调
压管 Ｑ１６的导通情况，从而改变稳压器的输出电
压。由于三极管 Ｑ６和 Ｑ１６均具有放大作用，因
此电路系统的输出电压变化相对于电阻Ｒ７与Ｒ６
阻值变化十分敏感，即 Ｒ７与 Ｒ６对于电路输出影
响最大是合理的。

４．３　冗余系数与冗余次数的确定
在得到了重要度之后，根据式（８）计算冗余系

数，根据式（７）计算冗余次数，结果如表２所示。
出于成本、空间等限制，对冗余次数小于１的

表 １　电路系统重要度计算结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｉｒｃｕｉｔｓｙｓｔｅｍｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

元器件编号 重要度 元器件编号 重要度

Ｒ７ ０．０５４３２４ Ｒ１０ ０．０００１８７
Ｒ６ ０．０２１３９７ Ｒ１１ ０．０００１８７
ＣＸ２ ０．００２２２８ Ｒ９ ０．０００１８４
Ｒ２１ ０．００１０４７ Ｒ２ ０．０００１７７
Ｒ２０ ０．０００８６６ Ｒ１５ ０．０００１７２
Ｒ４ ０．０００２５４ Ｒ５ ０．０００１７０
Ｒ１６ ０．０００２３８ Ｒ１９ ０．０００１６４
Ｒ３ ０．０００２１８ Ｒ１４ ０．０００１６３
ＣＸ１ ０．０００２１８ Ｒ１２ ０．０００１６０
ＬＸ１ ０．０００２１５ Ｒ１８ ０．０００１５８
Ｒ１３ ０．０００２１０ Ｒ８ ０．０００１４４
Ｒ１ ０．０００２０６ Ｃ２ ０．０００１３７
Ｃ１ ０．０００２００ Ｒ１７ ０．０００１３７

表 ２　部分元器件冗余系数及冗余次数

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｔｉｍｅｓｏｆ

ｓｏｍｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

元器件编号 重要度 冗余系数 冗余次数

Ｒ７ ０．０５４３２４ ０．３５ ２．８６
Ｒ６ ０．０２１３９７ ０．８５ ２．８３
ＣＸ２ ０．００２２２８ １．３５ ０．７４
Ｒ２１ ０．００１０４７ １．３５ ０．７４
Ｒ２０ ０．０００８６６ １．３５ ０．７４
Ｒ４ ０．０００２５４ １．８５ ０．５４
Ｒ１６ ０．０００２３８ １．８５ ０．５４
Ｒ３ ０．０００２１８ １．８５ ０．５４
   

Ｒ１７ ０．０００１３７ １．８５ ０．５４

元器件不进行冗余设计，对于冗余次数大于 ２的
元器件，对冗余次数计算值采取向上取整，如 Ｒ７
和 Ｒ６的冗余次数为３次。

基于上述计算结果，对 Ｒ７和 Ｒ６进行容错设
计，具体方法为：采用 ｍ＝Ｎ＋１＝４个与被冗余电
阻阻值相同的电阻串联后，再将 ｎ＝Ｎ＋１＝４串
串联后的电阻并联，用于等效替换被冗余的电阻。

以 Ｒ７为例，其容错前后原理图如图４所示。

图 ４　以 Ｒ７为示例的容错设计等效原理图

Ｆｉｇ．４　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔ

ｄｅｓｉｇｎｗｉｔｈＲ７ａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ
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４．４　容错效果验证
对比容错设计前后，电阻 Ｒ１０和 Ｒ６发生开

路失效的情况，如图 ５所示。对比图 ５（ａ）和
图 ５（ｂ）或图 ５（ｃ）和图 ５（ｄ），可以发现，容错设

计后电路输出电压波形更接近所示电路理论输

出电压波形，而容错前电路输出波形与理论输

出电压波形差距较大，故这种容错策略是有

效的。

图 ５　容错设计前后波形对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｖｅｆｏｒｍｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｄｅｓｉｇｎ

５　结　论
本文提出了一种基于矩独立重要度分析的电

路系统容错设计方法，通过对各元器件的矩独立

重要度进行计算和排序，找出重要元器件并结合

适当的冗余设计方法开展容错设计。主要结论

如下：

１）提出了电路系统矩独立重要度定义及其
计算方法，并对电路系统的所有元器件开展矩独

立重要度分析，以全面评价各元器件对于电路系

统性能影响的显著程度，基于该重要度分析结果

对电路系统中重要度较大的元器件开展冗余设

计，能有效提高电路系统的容错能力。

２）提出了重要度冗余系数映射准则及考虑
冗余系数的电路系统容错设计策略，给出了基于

重要度指标的元器件冗余次数定量计算方法，该

方法给出了最佳冗余次数的理论计算结果。
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航空发动机传感器与执行机构信息重构算法

孙浩，郭迎清，赵万里

（西北工业大学 动力与能源学院，西安 ７１０１２９）

　　摘　　　要：为实现航空发动机传感器与执行结构在故障情形下的故障幅值估计及信息
重构，缓解故障对发动机性能的影响，在已有故障检测和故障隔离算法的基础上，提出一种基

于修正的广义似然比（ＧＬＲ）方法的信息重构算法。针对某型民用涡扇发动机的传感器与执
行机构发生恒偏差与漂移故障的情形下进行了仿真验证。结果表明：基于修正的 ＧＬＲ方法对
传感器和执行机构恒偏差和漂移故障的故障幅值估计具有较高的精度，两种故障情形下故障

幅值的估计值的均方根误差均不超过 ０．００５，故障部件信息重构后故障对系统性能的影响得
到有效缓解。

关　键　词：航空发动机；故障诊断；故障幅值估计；广义似然比（ＧＬＲ）；信息重构
中图分类号：Ｖ２３３．７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３３１０９

　　传感器和执行机构是航空发动机控制系统和
健康管理系统的重要组成部分，其中传感器测量

输出是控制系统和健康管理系统的关键信息来

源，执行机构是数字电子控制器与发动机之间信

息传递的关键环节。传感器和执行机构是航空发

动机中故障率较高的元部件
［１２］
，随着对发动机

安全性和可靠性要求的不断提高，非常有必要对

发动机传感器和执行机构的故障诊断以及故障部

件的信息重构进行研究。通常故障诊断过程包括

３个方面［３４］
：①故障检测，检测系统正在发生的

异常情况；②故障隔离，即确定故障类型以及故障
发生的位置；③故障幅值估计，即确定当前故障的
严重程度。传感器与执行机构故障信息重构的目

的是传感器与执行机构发生故障时，为控制系统

与健康管理系统提供正确的信息来源，保证发动

机继续稳定、安全地运行。可靠的故障检测与隔

离以及正确的故障幅值估计是信息重构的

基础
［５７］
。

目前，国内外学者在航空发动机故障诊断方

面进行了大量的研究
［８１３］
，大部分工作都侧重于

对故障检测和故障隔离的研究，相对而言，对故障

幅值的估计研究不足。文献［１４］采用卡尔曼滤
波器组的方法，对航空发动机气路传感器、执行机

构、部件进行故障检测与隔离，未进行故障幅值的

估计；文献［１，５］采用基于模型的方法建立的故
障诊断与容错控制系统，故障诊断系统将故障幅

值划分为大、中、小三个等级，并未能估计出具体

的故障幅值大小；文献［１５］考虑了某一传感器发
生故障后，利用一组卡尔曼滤波器对发生故障的

传感器进行诊断并隔离，并依据剩余非故障传感

器的信息对自适应模型进行重构，未进行故障传

感器的信息重构会使得自适应型的精度降低；

文献［１６］采用基于 ＢＰ（ＢａｃｋＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ）神经网
络和卡尔曼滤波器以及建立动态补偿模块的方

法，对故障传感器测量值进行估计，该方法需在全

飞行包线内训练 ＢＰ神经网络，数据处理量较大。
本文在国内外对航空发动机传感器与执行机

构故障检测和故障隔离研究的基础上，采用基于

qwqw
新建图章
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修正的广义似然比（ＧｅｎｅｒａｌｉｚｅｄＬｉｋｅｌｉｈｏｏｄＲａｔｉｏ，
ＧＬＲ）方法进行故障幅值估计，该方法能够与传统
的故障诊断算法相结合，完成故障的检测、隔离与

故障幅值估计，为实现航空发动机传感器和执行

机构的容错控制奠定基础。本文首先介绍了传感

器与执行机构信息重构的整体架构，然后介绍了

基于修正的 ＧＬＲ方法的故障幅值估计，并对故障
幅值估计算法的准确度进行了仿真验证，最后对

传感器和执行机构漂移故障下的信息重构效果进

行了仿真验证。

１　航空发动机传感器与执行机构
信息重构系统结构

　　传感器与执行机构信息重构的目的是：在发
生故障的情形下，识别故障类型及故障幅值大小，

依据故障幅值估计结果缓解故障对发动机的影

响。信息重构系统的结构如图１所示。
图１中，ｙｓ为系统期望输出，ｙ为系统实际测

量输出，ｙｃ为信息重构后反馈给控制器的系统测

量输出，ｂｕ为执行机构故障幅值的实际值，ｂ^ｕ为
执行机构故障幅值的估计值，ｂｙ为传感器故障幅

值的实际值，ｂ^ｙ为传感器故障幅值的估计值，ｙ^为
发动机测量参数的估计值，γ为测量参数估计值
与测量值之间的残差。传感器无故障情形且系统

处于稳定工作状态的情形下，三者之间的偏差小

于规定阈值；若第 ｉ个传感器 ｔ时刻发生故障（ｅｙ，ｉ
为第 ｉ个传感器故障），在故障诊断和故障幅值

ｂ^ｔ，ｙ，ｉ估计准确的情形下：

ｙｃ（ｋ）＝ｙ（ｋ）－ｂ^ｔ，ｙ，ｉｅｙ，ｉ （１）

ｕｃ０为控制器输出的指令信号，ｕｃ１为信息重构
后的控制器指令，ｕ为执行机构的输出，ｋ为故障
发生后的第 ｋ时刻，同样若第 ｉ个执行机构 ｔ时刻

发生故障，在故障幅值ｂ^ｔ，ｕ，ｉ估计准确的情形下：

图 １　航空发动机传感器和执行机构信息重构系统结构

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓｅｎｓｏｒｓａｎｄａｃｔｕａｔｏｒｓ

ｕｃ１（ｋ）＝ｕｃ０（ｋ）－ｂ^ｔ，ｕ，ｉｅｕ，ｉ （２）
传感器与执行机构故障形式包括恒偏差故障

和漂移故障，即恒增益故障。其中漂移故障的故

障幅值的估计，即计算漂移故障的增益 Ｋ：

Ｋ＝
ｂ^ｔ，ｆ，ｉ（ｋ）－ｂ^ｔ，ｆ，ｉ（ｋ－１）

Ｔ
（３）

式中：发生传感器故障ｂ^ｔ，ｆ，ｉ＝ｂ^ｔ，ｙ，ｉ；执行机构故障

ｂ^ｔ，ｆ，ｉ＝ｂ^ｔ，ｕ，ｉ；Ｔ为计算步长。漂移故障的幅值估计
可在恒偏差故障幅值估计的基础上进行计算。

本文采用卡尔曼滤波器作为观测器，估计系

统的状态和可测参数，其估计输出与发动机传感

器的测量输出的残差 γ用于故障诊断和故障幅
值估计。本文基于文献［９］在故障检测和故障隔
离的基础上进行故障幅值估计，在已经获取了故

障类型和故障位置的基础上进行故障部件的信息

重构。

２　发动机故障幅值估计算法

２．１　测量参数滤波残差的计算
发动机系统在给定稳态工作条件下的状态空

间模型如式（４）所示：
ｘ（ｋ＋１）＝Ａｘ（ｋ）＋Ｂｕ（ｋ）＋Γｗ（ｋ）
ｙ（ｋ）＝Ｃｘ（ｋ）＋ｖ（ｋ{ ）

（４）

式中：ｘ∈Ｒｎ为状态向量；ｕ∈Ｒｍ为输入向量；ｙ∈
Ｒｒ为输出向量；ｗ∈Ｒｑ和 ｖ∈Ｒｒ分别为系统噪声
和测量噪声；Ａ、Ｂ、Ｃ、Γ为相应维数的系统矩阵。

基于式（４）建立卡尔曼滤波器估计系统状态
和输出参数如式（５）所示：
ｘ^（ｋ＋１／ｋ＋１）＝Ａ^ｘ（ｋ／ｋ）＋Ｂｕ（ｋ）＋

　　Ｋ（ｋ＋１）［ｙ（ｋ＋１）－ｙ^（ｋ＋１／ｋ）］

ｙ^（ｋ＋１／ｋ）＝Ｃ^ｘ（ｋ／ｋ
{

）

（５）

式中：Ｋ（ｋ＋１）为卡尔曼滤波增益。
卡尔曼滤波器的滤波残差 γ（ｋ）定义为

γ（ｋ）＝ｙ（ｋ）－Ｃ^ｘ（ｋ／ｋ－１） （６）
式（６）为用于故障诊断的卡尔曼滤波残差。
下面对传感器和执行机构的恒偏差故障幅值

估计进行说明。

２．２　基于修正的 ＧＬＲ方法的故障幅值的估计
在给定发动机工作条件下，发动机传感器、执

行机构等无故障记为 Ｈ０，传感器或执行机构故障

记为 Ｈ１。在传感器或执行机构发生恒偏差故障
情形下，由式（４）可知，残差向量 γ（ｋ）满足如下
的统计特性：

２３３
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Ｈ０ ∶
Ｅ［γ（ｋ）］＝０

Ｅ｛［γ（ｋ）］Ｔ［γ（ｋ）］｝＝Ｖ（ｋ{
）

（７ａ）

Ｈ１ ∶
Ｅ［γ（ｋ）］＝ｂｔ，ｆ，ｉＧｔ，ｆ，ｉ（ｋ）ｇｔ，ｆ，ｉ
Ｅ｛［Δγ（ｋ）］［Δγ（ｋ）］Ｔ｝＝Ｖ（ｋ）
Δγ（ｋ）＝γ（ｋ）－ｂｔ，ｆ，ｉＧｔ，ｆ，ｉ（ｋ）ｇｔ，ｆ，

{
ｉ

（７ｂ）

式中：ｂｔ，ｆ，ｉ为第 ｆ种故障类型的第 ｉ个部件的故障
幅值；Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ）为故障特征矩阵；ｇｔ，ｆ，ｉ为故障特征
向量，其与故障类型和故障位置有关；Ｖ（ｋ）为协
方差矩阵。

假设 ｐ（γ（ｔ），…，γ（ｔ＋Ｎ－１））表示从 ｔ时刻
到 ｔ＋Ｎ－１时刻的 Ｎ个残差序列的联合条件概
率密度函数，则此时 ＧＬＲ函数表示为［１７］

λ（γ（ｋ））＝ｓｕｐ
ｐ（γ（ｔ），…，γ（ｔ＋Ｎ－１）｜Ｈ１）
ｐ（γ（ｔ），…，γ（ｔ＋Ｎ－１）｜Ｈ０）

（８）
式中：ｓｕｐ表示最小上界，由式（７）可知，系统无故
障时，残差序列｛γ（ｋ）｝服从高斯分布；系统故障
时，序列｛Δγ（ｋ）｝服从高斯分布，则易求得系统
故障及无故障情形下的残差序列联合概率密度函

数，此时 ＧＬＲ函数如式（９）所示：
λ（γ（ｋ））＝

ｓｕｐ
ｂｔ，ｆ，ｉ

[ｅｘｐ －０．５∑
ｔ＋Ｎ－１

ｋ＝ｔ
（Δγ（ｋ））Ｔ（Ｖ（ｋ））－１Δγ（ｋ ]）

[ｅｘｐ －０．５∑
ｔ＋Ｎ－１

ｋ＝ｔ
（γ（ｋ））Ｔ（Ｖ（ｋ））－１γ（ｋ ]）

（９）
对式（９）两边取对数可得

Ｚ（ｂｔ，ｆ，ｉ）＝∑
ｔ＋Ｎ－１

ｋ＝ｔ
（γ（ｋ））Ｔ（Ｖ（ｋ））－１γ（ｋ）－

　　 ｓｕｐ
ｂｔ，ｆ，ｉ
∑
ｔ＋Ｎ－１

ｋ＝ｔ
（Δγ（ｋ））Ｔ（Ｖ（ｋ））－１Δγ（ｋ） （１０）

令：

Ｙ（ｂｔ，ｆ，ｉ）＝ｓｕｐ
ｂｔ，ｆ，ｉ
∑
ｔ＋Ｎ－１

ｋ＝ｔ
（Δγ（ｋ））Ｔ（Ｖ（ｋ））－１Δγ（ｋ）

（１１）
为求得 ＧＬＲ函数 λ（γ（ｋ））的极大值，即求

函数 Ｚ（ｂｔ，ｆ，ｉ）的极大值，也即函数 Ｙ（ｂｔ，ｆ，ｉ）的极小
值，即 Ｙ（ｂｔ，ｆ，ｉ）＝０。因此：

ｂ^ｔ，ｆ，ｉ ＝
ｇＴｔ，ｆ，ｉ∑

ｔ＋Ｎ－１

ｋ＝ｔ
（Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ））

ＴＶ（ｋ）－１γ（ｋ）

ｇＴｔ，ｆ，ｉ∑
ｔ＋Ｎ－１

ｋ＝ｔ
（Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ））

ＴＶ（ｋ）－１Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ）ｇｔ，ｆ，ｉ

（１２）
在传统 ＧＬＲ方法中，首先假设故障类型及故

障位置，然后计算各故障类型及故障位置情形下故

障幅值的极大似然估计，并在长度为 Ｎ的时间窗

内估计故障发生时刻 ｔ，最后取使得 Ｚ（ｂｔ，ｆ，ｉ）最大
的故障类型、故障位置及故障幅值估计值作为最终

的结果。该方法需要多次重复计算各故障情形下

的故障幅值，且对故障发生时刻的估计不够准

确
［１６］
，因此本文采用修正的 ＧＬＲ方法，采用专门的

故障检测和隔离方法计算故障发生时刻、故障类型

及故障位置
［９］
，在此基础上计算故障幅值的估计值。

由式（１２）可知，故障幅值估计值ｂ^ｔ，ｆ，ｉ的计算与
特征矩阵 Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ）以及特征向量 ｇｔ，ｆ，ｉ有关，由于特
征向量 ｇｔ，ｆ，ｉ反映了系统的故障类型与故障位置，而

故障类型与位置信息已知，则此时ｂ^ｔ，ｆ，ｉ的获取仅与
特征矩阵 Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ）有关，Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ）的求取需要结合
具体的故障类型进行，以执行机构故障为例计算

Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ），此时 Ｇｔ，ｆ，ｉ（ｋ）＝Ｇｔ，ｕ，ｉ（ｋ），ｇｔ，ｆ，ｉ＝ｅｕ，ｉ。
由式（７）得到故障情形下：

Ｅ［γ（ｋ）］＝ｂｔ，ｕ，ｉＧｔ，ｕ，ｉ（ｋ）ｇｔ，ｕ，ｉ （１３）
又由式（４）和式（６）可得

Ｅ［γ（ｋ）］＝－ＣＡＥ［Δ^ｘ（ｋ－１）］＋ＣＢｂｔ，ｕ，ｉｅｕ，ｉ
Δ^ｘ（ｋ－１）＝ｘ^（ｋ－１／ｋ－１）－ｘ（ｋ－１{

）

（１４）
令：

Ｅ［Δ^ｘ（ｋ）］＝ｂｔ，ｕ．ｉＪｔ，ｕ，ｉ（ｋ）ｅｕ，ｉ （１５）
式中：Ｊｔ，ｕ，ｉ为执行机构故障情形下状态参数偏差
的数学期望的特征矩阵。又由：

ｘ^（ｋ／ｋ）＝ｘ^（ｋ／ｋ－１）＋Ｋ（ｋ）γ（ｋ）
ｘ^（０／０）＝ｘ^（０）
ｘ^（ｋ／ｋ－１）＝Ａ^ｘ（ｋ－１／ｋ－１）＋
　　Ｂ（ｕ（ｋ－１）＋ｂｔ，ｕ，ｉｅｕ，ｉ）

γ（ｋ）＝ｙ（ｋ）－Ｃ^ｘ（ｋ／ｋ－１













）

（１６）

可得

Ｅ［Δ^ｘ（ｋ）］＝（Ｉ－Ｋ（ｋ）Ｃ）（ＡＥ［Δ^ｘ（ｋ－１）］－
　　Ｂｂｔ，ｕ，ｉｅｕ，ｉ） （１７）

由式（１４）和式（１７）可得
Ｇｔ，ｕ，ｉ（ｋ）＝－ＣＡＪｔ，ｕ，ｉ（ｋ－１）＋ＣＢ

Ｊｔ，ｕ，ｉ（ｋ）＝ＡＪｔ，ｕ，ｉ（ｋ－１）＋Ｋ（ｋ）Ｇｔ，ｕ，ｉ（ｋ）－
{ Ｂ

（１８）
由式（１３）和式（１８）可以计算在发动机发生

执行机构故障的情形下的故障幅值。同理可以计

算得到传感器故障情形下的特征矩阵 Ｇｔ，ｙ，ｉ（ｋ），
计算过程如式（１９）所示：
Ｇｔ，ｙ，ｉ（ｋ）＝－ＣＡＪｔ，ｙ，ｉ（ｋ－１）＋Ｃ

Ｊｔ，ｙ，ｉ（ｋ）＝ＡＪｔ，ｙ，ｉ（ｋ－１）＋Ｋ（ｋ）Ｇｔ，ｙ，ｉ（ｋ）－
{ Ｉ

（１９）
式中：Ｊｔ，ｙ，ｉ为传感器故障情形下状态参数偏差的
数学期望的特征矩阵；Ｉ为 ｎ×ｎ的单位矩阵。

３３３
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由于故障幅值估计是在故障检测和隔离的基

础上进行的，而对于具体的故障类型，故障检测和

隔离算法存在最小可检测的故障幅值，本文采用

文献［９］描述的故障诊断算法，能够检测出故障
幅值不小于２％或不大于 －２％的故障，因此本文
构建的故障幅值估计算法适用的边界条件为

［－１，－２％］和［２％，１］。
为评价故障幅值估计的准确度，选择均方根

误差进行估计精度的衡量，通过对特定的故障类

型及故障位置在不同故障幅值下进行多次仿真，

均方根误差计算式为

ＲＭＳＥ＝
∑
Ｌ

ｉ＝１
（ｂ^ｔ，ｆ，ｉ－ｂｔ，ｆ，ｉ）

２

槡 Ｌ
（２０）

式中：Ｌ为仿真次数。
下面对基于修正的 ＧＬＲ方法的故障幅值估

计性能及故障部件信息重构前后故障对系统的影

响是否得到有效缓解进行仿真验证。

３　仿真验证
本文进行仿真验证的研究对象为一中等推力

的民用大涵道比涡扇发动机模型
［１８］
，发动机传感

器参数和执行机构参数如下：传感器可能的故障

位置有 ７个，分别为低压转子转速 Ｎｌ（状态变
量）、高压转子转速 Ｎｈ（状态变量）、高压压气机
进口总压 Ｐ２５、高压压气机出口静压 Ｐｓ３、高压压气
机进口总温 Ｔ２５、高压压气机出口总温 Ｔ３和高压
涡轮出口总温 Ｔ４５；执行机构有 ３个，分别为主燃
油流量 Ｗｆｍ、可调放气阀门开度 ＶＢＶ和可调导叶
角度 ＶＳＶ。在其模型的传感器输出上加入高斯
白噪声后模拟真实的传感器测量值，噪声的标准

偏差设置值
［１９］
为［０．２５％，０．２５％，０．５％，０．５％，

０．５％，０．７５％，０．７５％］，并对测量值进行归一化
处理，发动机采样周期为 ２０ｍｓ。时间窗长度选择
为１００个采样周期，即２ｓ。控制器的控制规律为调
节主燃油流量使低压转子转速达到给定期望值。

３．１　故障幅值估计
１）恒偏差故障幅值估计
以 Ｐｓ３传感器恒偏差故障和 ＶＳＶ执行机构恒

偏差故障为例进行仿真验证。其故障幅值在

±２％ ～±８％之间等间隔变化，两种故障的仿真
结果如图 ２所示，ｂＰｓ３和 ｂＶＳＶ分别为 Ｐｓ３和 ＶＳＶ的
故障幅值。图２（ａ）中，红色虚线表示故障幅值的
设置值，其他颜色的曲线分别表示不同故障幅值

情形下的估计值，由图 ２（ａ）可知，ＧＬＲ方法在不
同故障幅值情形下均能有效且较为准确地估计故

障的严重程度，经计算，在发生 Ｐｓ３传感器故障情
况下，ＧＬＲ方法均方根误差为 ０．００１６。图２（ｂ）
仿真显示 ＧＬＲ方法对 ＶＳＶ执行机构故障幅值的
估计同样较为准确，经计算，该故障情形下，故障

幅值的估计值的均方根误差为 ０．００３６。同样，可
以对其他传感器及执行机构进行仿真验证，结果

如表１所示。仿真结果显示，ＧＬＲ能够有效估计

图 ２　恒偏差故障下的故障幅值估计

Ｆｉｇ．２　Ｆａｕｌｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｃｏｎｓｔａｎｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｆａｕｌｔ

表 １　恒偏差故障下的故障幅值估计 ＲＳＭＥ计算结果

Ｔａｂｌｅ１　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＲＳＭＥｏｆｃｏｎｓｔａｎｔ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｆａｕｌｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

传感器参数 ＲＳＭＥ 执行机构参数 ＲＳＭＥ

Ｎｌ ０．００１３ Ｗｆｍ ０．００３８
Ｎｈ ０．００１５ ＶＢＶ ０．００４７
Ｐ２５ ０．００２１ ＶＳＶ ０．００３６
Ｐｓ３ ０．００１６
Ｔ２５ ０．００２３
Ｔ３ ０．００１７
Ｔ４５ ０．００２４

４３３
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传感器与执行机构恒偏差下的故障幅值，且估计

值的均方根误差不超过０．００５。
２）漂移故障幅值估计
同样以 Ｐｓ３传感器漂移故障和 ＶＳＶ执行机构

漂移故障为例进行仿真验证。故障发生时刻为

ｔ＝２０ｓ，故障大小设置在［－８％，－２％］，增益大
小为 －０．１１％。故障幅值估计仿真结果如图 ３所
示，图中橙色曲线表示故障幅值的真实值，蓝色曲

线表示应用 ＧＬＲ方法得到的故障幅值的估计值，
３８ｓ时故障幅值大小接近 ２％，ＧＬＲ方法开始估计
系统故障幅值。仿真结果显示 ＧＬＲ方法适用于传
感器和执行机构的故障幅值估计，估计值的均方根

误差如表２所示，可知均方根误差不超过０．００５。
３）恒偏差故障与漂移故障的耦合性分析
当某一传感器或执行机构同时发生漂移和恒

偏差故障时，由于漂移故障是缓慢变化的，而恒偏

差故障是突发性的、故障幅值有较明显的变化

图 ３　漂移故障下的故障幅值估计

Ｆｉｇ．３　Ｆａｕｌｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ

表 ２　漂移故障下的故障幅值估计 ＲＳＭＥ计算结果

Ｔａｂｌｅ２　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＲＳＭＥｏｆｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ

ｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

传感器参数 ＲＳＭＥ 执行机构参数 ＲＳＭＥ

Ｎｌ ０．００１４ Ｗｆｍ ０．００４２

Ｎｈ ０．００１８ ＶＢＶ ０．００４８

Ｐ２５ ０．００２８ ＶＳＶ ０．００４３

Ｐｓ３ ０．００２１

Ｔ２５ ０．００２５

Ｔ３ ０．００２１

Ｔ４５ ０．００２７

（相对于漂移故障），假设在恒偏差故障发生前，

某一传感器或执行机构发生漂移故障，此时 ＧＬＲ
方法能够估计并跟踪故障幅值的变化，在恒偏差

故障发生时刻，此时恒偏差故障对故障幅值影响

较大，短时间内漂移故障的影响可以忽略，ＧＬＲ
方法完成恒偏差的故障幅值估计后，在此基础上

继续进行漂移故障的故障幅值估计。因此，该方

法适用于恒偏差与漂移故障同时发生的故障幅值

估计。

３．２　传感器与执行机构信息重构
按照图１所示的传感器与执行机构信息重构

系统的结构原理图，限于篇幅，仅分别在低压转子

转速传感器（Ｎｌ）发生漂移故障以及增压级后可
调放气阀门开度 ＶＢＶ发生漂移故障为例进行仿
真说明，漂移故障设置同３．１节中漂移故障仿真，
仿真比较７个可测参数、主燃油流量及 ４个不可
测参数（推力 ＦＮ，低压压气机喘振裕度 ＬＰＣＳＭ，
增压机喘振裕度 ＩＰＣＳＭ，高压压气机喘振裕度
ＨＰＣＳＭ）分别在系统无故障情形、故障情形及信
息重构后这３种情形下的变化，说明信息重构的
有效性。

１）Ｎｌ传感器漂移故障
如图４所示，蓝色曲线、橙色曲线、黄色曲线

分别表示无故障、Ｎ１故障、信息重构后的各个参
数变化情况，紫色曲线表示反馈到控制器的传感

器的参数值的变化。由于漂移故障的发生，Ｎｌ传
感器实测的值小于真实值，在系统闭环控制的作

用下，主燃油流量升高，使得 Ｎｌ传感器输出值稳
定在设定值，同时其他可测参数在主燃油流量升

高的情形下，均升高。按照图 １中所示，对 Ｎｌ传
感器进行信息重构，补偿因漂移故障导致的 Ｎｌ传
感器测量值与真实值之间的偏差，并反馈给控制

器（图 ４中紫色曲线），在闭环控制的作用下，Ｎｌ
传感器信号重构后主燃油流量及除 Ｎｌ外的其他
传感器测量值均接近故障前的测量值。

图５显示了４个不可测参数在３种情形下的
变化情况，Ｎｌ传感器故障情形下，由于闭环控制
的作用，主燃油流量升高，因此推力值也会增大；

但在故障影响下，ＬＰＣＳＭ与 ＨＰＣＳＭ降低，即这
２个部件的稳定性下降。Ｎｌ传感器信息重构后，这
４个不可测参数均恢复到故障前的参数值附近。

２）ＶＢＶ执行机构漂移故障
如图６和图７所示，在 ＶＢＶ执行机构漂移故

障影响下，各参数的变化趋势不同，其中 Ｎｈ降
低，Ｔ２５、Ｐ２５、Ｔ３、Ｐｓ３升高，Ｗｆｍ、Ｎｌ、Ｔ４５基本保持不
变，不可测参数中ＩＰＣＳＭ显著降低，按照图１中

５３３



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 ４　Ｎｌ传感器漂移故障下，故障信息重构前后，主燃油流量和 ７个可测参数变化趋势

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍａｉｎｆｕｅｌｆｌｏｗａｎｄｓｅｖｅｎｍｅａｓｕｒａｂｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｆａｕｌｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒＮｌｓｅｎｓｏｒｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ

图 ５　Ｎｌ传感器漂移故障下，故障信息重构前后，４个不可测参数变化趋势

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｏｕｒｕｎｍｅａｓｕｒａｂｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｆａｕｌｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

Ｎｌｓｅｎｓｏｒｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ
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图 ６　ＶＢＶ执行机构漂移故障下，故障信息重构前后，主燃油流量和 ７个可测参数变化趋势

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍａｉｎｆｕｅｌｆｌｏｗａｎｄｓｅｖｅｎｍｅａｓｕｒａｂｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｆａｕｌｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒＶＢＶａｃｔｕａｔｏｒｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ

图 ７　ＶＢＶ执行机构漂移故障下，故障信息重构前后，４个不可测参数变化趋势

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｏｕｒｕｎｍｅａｓｕｒａｂｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｆａｕｌｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ＶＢＶａｃｔｕａｔｏｒｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ
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所示的执行机构信息重构结构原理图对 ＶＢＶ执
行机构漂移故障进行信息重构后，各参数均接近

故障前的参数值。

４　结　论

本文研究了一种基于修正 ＧＬＲ方法的故障
幅值估计算法，主要成果总结如下：

１）提出了一种航空发动机传感器与执行机构
信息重构方法，在确定故障类型和故障位置的基础

上，给出了在线估计故障幅值的递推计算方法。

２）基于修正的 ＧＬＲ方法在传感器与执行机
构发生恒偏差与漂移故障情形下，故障幅值估计

结果的均方根误差不超过 ０．００５，估计结果具有
较高的准确度。

３）故障部件信号重构后，故障对发动机性能
的影响得到有效缓解。

本文仅考虑航空发动机高空巡航飞行条件下

的故障幅值估计，后续研究可将单一稳态条件下

的研究拓展到整个飞行包线，并将该方法集成在

故障诊断与容错控制系统中，实现航空传感器和

执行机构的容错控制。
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ａｐｐｌｉｅｄｔｏｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅｓ：ＮＡＳＡ／ＴＭ２０１３２１６６０９［Ｒ］．

Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，２０１３．

［１３］ ＰＯＵＲＢＡＢＡＥＥＢ，ＭＥＳＫＩＮＮ，ＫＨＯＲＡＳＡＮＩＫ．Ｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎ，ｉｓｏｌａｔｉｏｎ，ａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｍｏｄｅｌ

ｂａｓｅｄｈｙｂｒｉｄｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｆｏｒｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，２４（４）：

１１８４１２００．

［１４］ＫＯＢＡＹＡＳＨＩＴ．Ａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅ ｓｅｎｓｏｒ／ａｃｔｕａｔｏｒ／ｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｕｓｉｎｇａｂａｎｋｏｆＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｓ：ＮＡＳＡ／ＣＲ２００３

２１２２９８［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，２００３．

［１５］袁春飞，姚华．传感器故障下的航空发动机机载自适应模型

重构［Ｊ］．航空动力学报，２００６，２１（１）：１９５２００．

ＹＵＡＮＣＦ，ＹＡＯＨ．Ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅａｄａｐｔｉｖｅｍｏｄｅｌｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃ

ｔｉｏｎｕｎｄｅｒｓｅｎｓｏｒｆａｉｌｕｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，

２００６，２１（１）：１９５２００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］张高钱．航空发动机传感器故障诊断与容错控制［Ｄ］．南

京：南京航空航天大学，２０１４．

ＺＨＡＮＧＧＱ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

ａｎｄｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］周东华，孙优贤．控制系统的故障检测与诊断技术［Ｍ］．北

京：清华大学出版社，１９９４：１９２０．

ＺＨＯＵＤＨ，ＳＵＮＹＸ．Ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｄｉａｇ

ｎｏｓｉｓｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，

１９９４：１９２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］张书刚，郭迎清，陆军．基于 ＧａｓＴｕｒｂ／ＭＡＴＬＡＢ的航空发动

机部件级模型研究［Ｊ］．航空动力学报，２０１２，２７（１２）：

２８５０２８５６．

ＺＨＡＮＧＳＧ，ＧＵＯＹＱ，ＬＵＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｃｏｍ

ｐｏｎｅｎｔｌｅｖｅｌｍｏｄｅｌｓｂａｓｅｄｏｎＧａｓＴｕｒｂ／ＭＡＴＬＡＢ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１２，２７（１２）：２８５０２８５６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＳＯＷＥＲＳＳＴ．Ｓｙｓｔｅｍａｔｉｃｓｅｎｓｏｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ（Ｓ４）ｕｓｅｒ

ｇｕｉｄｅ：ＮＡＳＡ／ＣＲ ２０１２２１５２４２［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：

ＮＡＳＡ，２０１２．
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　第 ２期 孙浩，等：航空发动机传感器与执行机构信息重构算法

　作者简介：

　孙浩　男，博士研究生。主要研究方向：航空发动机故障诊断

与容错控制。

郭迎清　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空发

动机先进控制与健康管理技术。

Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓｅｎｓｏｒｓａｎｄａｃｔｕａｔｏｒｓ
ＳＵＮＨａｏ，ＧＵＯＹｉｎｇｑｉｎｇ，ＺＨＡＯＷａｎｌｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＰｏｗｅｒａｎｄＥｎｅｒｇｙ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１０１２９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｆａｕｌｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ
ｓｅｎｓｏｒａｎｄａｃｔｕａｔｏｒｉｎｆａｕｌｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｎｄｔｏａｃｃｏｍｍｏｄａｔｅｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆａｕｌｔｏｎｅｎｇｉｎｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ，ｂａｓｅｄ
ｏｎｔｈｅｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｆａｕｌｔｉｓｏｌａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ，ａｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎａｍｏｄｉｆｉｅｄｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄ
ｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄｒａｔｉｏ（ＧＬＲ）ｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｃｏｎｓｔａｎｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｆａｕｌｔａｎｄｄｒｉｆｔｆａｕｌｔｏｆｓｅｎｓｏｒｓａｎｄ
ａｃｔｕａｔｏｒｓｏｆａｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｅｏｆｃｉｖｉｌｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅ，ａｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｗａｓｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｏｄｉｆｉｅｄＧＬＲｍｅｔｈｏｄｈａｓｈｉｇｈｅｒａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒｆａｕｌｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｓｅｎｓｏｒｓａｎｄ
ａｃｔｕａｔｏｒｓｗｉｔｈｃｏｎｓｔａｎｔｄｅｖｉａｔｉｏｎａｎｄｄｒｉｆｔｆａｕｌｔ．Ｔｈｅｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｆａｕｌｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
ｄｏｅｓｎｏｔｅｘｃｅｅｄ０．００５ｉｎｂｏｔｈｆａｕｌｔｔｙｐｅｓ．Ａｎｄａｆｔｅｒｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｆａｕｌｔｃｏｍｐｏｎｅｎｔ，ｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｆａｕｌｔｏｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙａｃｃｏｍｍｏｄａｔｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ；ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ；ｆａｕｌｔｍａｇｎｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄｒａｔｉｏ
（ＧＬＲ）；ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７３１０８：３２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７３０．１８１３．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｑｇｕｏ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：代明光，齐蓉．具有控制时滞的电动加载系统迭代学习复合控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（２）：３４０３４９．
ＤＡＩＭＧ，ＱＩＲ．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅｄｅｌａｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ
ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（２）：３４０３４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２４９

具有控制时滞的电动加载系统迭代学习复合控制

代明光，齐蓉

（西北工业大学 自动化学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：针对无人机前轮转向操纵系统中机电作动器的负载模拟需要，设计了一种
用于复杂交变载荷模拟的电动加载系统。为了降低电动加载系统的控制时滞和多余力矩对系

统精度的影响，提出了一种 ＰＩＤ控制与迭代学习控制相结合的加载力矩复合控制策略。介绍
了电动加载系统的主要组件并给出其数学模型，分析了电动加载系统多余力矩产生的原因，提

出了系统控制延时时间的测量方法，设计了基于迭代学习控制与传统 ＰＩＤ控制的复合控制器，
分析了迭代学习控制器的收敛条件，分别通过多余力矩抑制和动态力矩加载实验验证了控制

策略的有效性。与传统的反馈控制加前馈补偿方法相比，所提方法能够消除控制时滞和多余

力矩对加载系统的影响，保证电动加载系统的力矩加载精度。

关　键　词：机电作动器；电动加载系统；多余力矩；控制时滞；迭代学习控制
中图分类号：Ｖ２１７＋．３２；ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３４０１０

　　近年来，随着多电飞机（ＭｏｒｅＥｌｅｃｔｒｉｃＡｉｒ
ｃｒａｆｔ，ＭＥＡ）技术的发展，很多中大型无人机前轮
转向操纵系统的作动器正逐渐从传统液压作动器

或者电动静液作动器替代为机电作动器（Ｅｌｅｃｔｒｏ
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌＡｃｔｕａｔｏｒ，ＥＭＡ），以去除液压机构，减
轻重量，简化系统结构

［１２］
。前轮转向操纵系统

用于实现无人机在地面滑行、起降阶段转弯和纠

偏等功能，保障飞机在滑行和起降阶段的安全，其

功能实现很大程度上取决于前轮转向操纵系统中

ＥＭＡ的性能。电动加载系统（ＥｌｅｃｔｒｉｃＤｙｎａｍｉｃ
ＬｏａｄｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＥＤＬＳ）能够在地面半物理仿真
时，准确模拟飞机在滑行和起降过程中前轮转向

操纵系统的 ＥＭＡ所承受的交变负载特征，是在实
验室半物理环境中验证和测试 ＥＭＡ在近似真实
载荷下的动、静态性能的重要设备，可以提高

ＥＭＡ研制成功率和可靠性，起到缩短无人机研制
周期、节省费用的重要作用

［３５］
。

无人机在地面操纵前轮转弯运动过程中，

ＥＭＡ会受到来自地面以及前轮转弯系统运动所
带来的多种载荷，这些载荷往往随着无人机的前

轮速度，转弯角度的变化而变化，这种复杂的载荷

特征，使得传统的机械式和电液式的负载模拟装

置无法达到应用要求
［６８］
。随着高性能电机驱动

技术的迅猛发展，以伺服电机为驱动的 ＥＤＬＳ相
较于传统电液负载模拟系统具有结构简单、成本

低、响应快、可靠性高和可维护性高等优点，因此

ＥＤＬＳ已经得到了越来越广泛的研究。
加载过程中，ＥＤＬＳ与 ＥＭＡ固连，ＥＤＬＳ和

ＥＭＡ互相耦合，互相干扰，ＥＭＡ主动运动不可避
免地会产生多余力矩，会严重降低加载力矩的精

度，使系统稳定性和灵敏度变差，因此如何有效地

消除或抑制多余力矩，降低多余力矩对系统加载

性能的影响是必须解决的问题。目前，针对ＥＤＬＳ
存在的多余力矩问题的控制策略有利用被加载机

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002012&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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构速度和位置信息的前馈补偿法
［９１１］
、鲁棒控制

补偿法
［１２］
、神经网络补偿法

［１３１４］
和迭代学习控制

方法
［１５１６］

。文献［９１１］通过测量被加载机构的
位置，通过前馈补偿抑制多余力矩，在实际中速度

信息通过位置传感器得到的位置进行微分得到，

存在较大的测量噪声，多余力矩抑制效果有限；文

献［１３］提出了一种基于 ＰＤ和改进小脑模型关联
控制器 ＣＭＡＣ的复合神经网络控制策略，采用压
缩映射原理使得控制算法易于实现，提高了ＥＤＬＳ
对正弦信号的逼近精度和能力，实现对多余力矩

的消除；文献［１５］设计了 Ｐ型迭代学习控制和被
加载机构位置前馈补偿相结合的复合力矩控制

器，并基于 Ｐ型迭代学习控制实现对正弦负载幅
值和相位的迭代学习，实验表明该方法有效抑制

了 ＥＤＬＳ的多余力矩，能实现对指令力矩的精确
跟踪；文献［１６］针对 ＥＤＬＳ的多余力矩问题，提出
了基于位置和力矩闭环为系统反馈控制回路、分

数阶迭代学习控制为补偿的复合控制算法，提高

了系统的动态性能，实验表明该方法能有效抑制

多余力矩，但由于引入了分数阶，计算变得复杂，

算法不易实现。

分析可知，迭代学习控制（ＩｔｅｒａｔｉｖｅＬｅａｒｎｉｎｇ
Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＩＬＣ）特别适用与负载模拟这种具有周期
性运行特质的系统，利用系统运行过程中产生的

误差信息，迭代产生新的控制量，不断提高系统的

运行性能，实现无差跟踪
［１７］
。为实现加载力矩控

制，需要保证 ＥＤＬＳ具有快速和精确的力矩输出，
同时精确测量系统的加载力矩。表贴式永磁同步

电机（ＳｕｒｆａｃｅＰｅｒｍａｎｅｎｔＭａｇｎｅｔＳｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓＭｏ
ｔｏｒ，ＳＰＭＳＭ）具有转动惯量小、功率密度大、调速
范围宽、转矩脉动小等特点，且直接转矩控制（Ｄｉ
ｒｅｃｔＴｏｒｑｕｅＣｏｎｔｒｏｌ，ＤＴＣ）能够实现 ＳＰＭＳＭ电磁
转矩的高动态和高精度输出，使得 ＳＰＭＳＭ适合
作为 ＥＤＬＳ的驱动机构。为了实现大力矩加载，
同时降低加载电机所附加的转动惯量，采用低惯

量的 ＳＰＭＳＭ 加减速机形式的驱动机构作为
ＥＤＬＳ的力矩输出单元，能够实现低转速大力矩
的输出要求。在以往的 ＥＤＬＳ加载控制算法实现
中，往往认为 ＥＤＬＳ驱动是理想的线性环节，忽略
了控制时滞问题。但实际系统中，ＥＤＬＳ的驱动
系统往往存在控制时滞，使得现有的多余力矩补

偿算法，往往难以实现多余力矩的精确补偿，且现

有的解决时滞系统的高精度跟踪控制算法往往需

要精确的被控对象数学模型。而迭代学习控制，

以其简单的控制结构，良好的收敛性能，不依赖系

统的数学模型等特点，在系统存在控制时滞时也

能实现给定轨迹的完全跟踪
［１８１９］

。文献［２０］针
对一类非线性控制时滞系统，指出 ＩＬＣ能够消除
控制时滞对系统跟踪精度的影响，实现完全跟踪。

文献［２１］针对直线电机控制中存在控制信号时
滞的问题，设计了超前功能的开环 ＰＤ型 ＩＬＣ，降
低了控制时滞对控制品质的影响。因此，当系统

存在控制时滞时，通过利用 ＩＬＣ不依赖系统模型
的优点，能降低控制时滞对 ＥＤＬＳ加载力矩的影
响，此外，加载力矩控制器设计时还必须考虑到

ＥＤＬＳ系统中存在的测量噪声等复杂因素对加载
力矩的影响。

针对实际 ＥＤＬＳ中存在的控制时滞问题，本
文提出一种基于 ＰＩＤ控制和迭代学习控制相结合
的复合控制策略。通过测定系统的控制延时时

间，根据 ＥＤＬＳ的精度要求，设计相应的 ＩＬＣ与
ＰＩＤ相结合的复合控制器，解决了单一控制难以
实现加载力矩精确跟踪。并对 ＩＬＣ补偿项引入低
通滤波器，以降低系统测量噪声的影响，保证加载

力矩的精确跟踪，使得系统的干扰和多余力矩对

加载力矩的影响降低，通过加载实验验证了本文

方法的有效性。

１　电动加载系统建模与分析
１．１　电动加载系统结构

ＥＤＬＳ的结构示意图如图１所示，其主要由加
载伺服电机（ＰＭＳＭ）、减速齿轮、波纹管联轴器、
力矩传感器、光电编码器、电磁编码器、ＥＭＡ等组
成。ＰＭＳＭ作为 ＥＤＬＳ的主要驱动元件，其输出
的电磁转矩 Ｔｅ先通过减速比为 Ｎ减速齿轮进行
放大，而后通过波纹管联轴器与力矩传感器、光电

编码器、被加载伺服机构相连，其中波纹管联轴器

具有体积小、传递力矩大和无回转间隙等优点，能

避免引入连接间隙等非线性因素，可以实现加载

力矩的准确输出。力矩传感器用于实时测量传动

机构上的加载力矩 ＴＬ，以构成力矩反馈回路，通
过设计的控制算法，实现高动态和高稳定精度的

力矩加载。ＥＤＬＳ中，安装在 ＰＭＳＭ端部的光电
编码器用于测量 ＰＭＳＭ转子机械角位移 θｍ，安装
在传动轴上的电磁编码器和 ＥＭＡ端部的光电编
码器用于获取力矩传感器靠近 ＥＭＡ端的转角 θｌ，
而力矩传感器靠近波纹管联轴器端的绝对位置

θｍｇ为减速齿轮输出端的角位移，由 θｍ 与减速比
Ｎ相除获得。

从图 １可以看出，ＥＤＬＳ和 ＥＭＡ被加载伺服
机构通过波纹管联轴器刚性连接，在动态力矩加

载实验中，ＥＭＡ做主动的位置伺服运动，ＥＤＬＳ在

１４３
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图 １　ＥＤＬＳ结构示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＥＤＬＳｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ

对 ＥＭＡ进行指定力矩载荷加载的同时也需要跟
随 ＥＭＡ运动，２个系统互相耦合，相互干扰。
ＥＭＡ的主动位置伺服运动是 ＥＤＬＳ多余力矩产
生的主要原因，因此实现多余力矩的抑制，提高力

矩跟踪精度是本文的主要研究对象。

１．２　电动加载系统数学模型
ＥＤＬＳ结构原理如图２所示，依此建立 ＥＤＬＳ

的加载电机和被加载 ＥＭＡ的数学模型并分析
多余力矩产生的原因。图 ２中：Δω为力矩传感
器两端的角速度差；ωｍｇ为减速齿轮输出端的角
速度。

ＳＰＭＳＭ作为 ＥＤＬＳ机械负载输出元件，为了
保证 ＥＤＬＳ的高动态、高精度转矩性能，对 ＰＭＳＭ
采用具有 ＤＴＣ方式的驱动器，其力矩输出的更新
频率为４ｋＨｚ。在系统的技术要求中，ＥＤＬＳ通常
的工作频率不会超过 ２０Ｈｚ，因此在设计控制算
法的设计过程中，考虑驱动器的控制输入时滞特

性，可以将输入到加载电机驱动器的控制电压 Ｕｍ
与加载电机的电磁转矩 Ｔｅ之间近似为一惯性时
间常数为 τ，延时时间为 τｄ的一阶惯性环节，τ和

τｄ可以通过系统辨识方法近似得到，表示为
ｄＴｅ（ｔ）
ｄｔ

＝
ＫｍＵｍ（ｔ－τｄ）－Ｔｅ（ｔ）

τ
（１）

式中：Ｋｍ为从控制电压 Ｕｍ到 ＰＭＳＭ电磁转矩 Ｔｅ
的增益系数。

图 ２　具有控制时的 ＥＤＬＳ结构原理

Ｆｉｇ．２　ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＥＤＬＳｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅｄｅｌａｙ

ＰＭＳＭ的数学模型为
ｄθｍ
ｄｔ
＝ωｍ （２）

Ｊｍ
ｄωｍ
ｄｔ
＝Ｔｅ－ｂｍωｍ －Ｔｇ （３）

式中：ωｍ为转子机械角速度；Ｊｍ为电机转子与减
速齿轮以及加载轴折算到电机轴上的等效转动惯

量之和；ｂｍ为阻尼系数；Ｔｇ为折算到电机轴上的
负载力矩。

ＥＭＡ伺服机构的动力学方程为
ｄθｌ
ｄｔ
＝ωｌ （４）

Ｊｌ
ｄωｌ
ｄｔ
＝Ｔｆ－ｂｌωｌ－ＴＬ （５）

ＴＬ ＝ＮＴｇ （６）

式中：ＴＬ为 ＥＭＡ的负载力矩；θｌ为 ＥＭＡ的转角；
ωｌ为 ＥＭＡ伺服机构的转速；Ｊｌ为 ＥＭＡ伺服机构
等效到加载轴上的转动惯量；Ｔｆ为 ＥＭＡ伺服机
构的驱动力矩；ｂｌ为阻尼系数。

ＥＤＬＳ中选用低转动惯量的力矩传感器，实
际使用时可以忽略惯量对 ＥＤＬＳ的影响，根据胡
克定律，可以认为负载力矩的大小与力矩传感

器两端的角位移差成正比，其表达式为

ＴＬ ＝ＫＧΔθ （７）
Δθ＝θｍｇ－θｌ （８）

θｍｇ ＝
θｍ
Ｎ

（９）

式中：ＫＧ为力矩传感器的刚度系数；Δθ为力矩传
感器两端的角度差。

联立式（１）～式（９），可以得到 ＥＤＬＳ加载力
矩的传递函数为

ＴＬ（ｓ）＝ＧＴ（ｓ）Ｔｅ（ｓ）－Ｇθ（ｓ）θｌ（ｓ） （１０）
式中：

Ｔｅ（ｓ）＝
ＫｍＵｍ（ｓ）
τｓ＋１

ｅ－τｄｓ

ＧＴ（ｓ）＝
ＫＧ／Ｎ

Ｊｍｓ
２＋ｂｍｓ＋ＫＧ／Ｎ

２

Ｇθ（ｓ）＝
ＫＧ（Ｊｍｓ

２＋ｂｍｓ）
Ｊｍｓ

２＋ｂｍｓ＋ＫＧ／Ｎ
２

根据式（１０）可得出，ＥＤＬＳ的加载力矩主要
有两部分组成：一部分为 ＰＭＳＭ驱动系统的输出
的电磁力矩，另一部分为 ＥＭＡ被加载伺服机构的
主动位置运动所造成的干扰力矩。由于 ＥＤＬＳ主
要是用来对 ＥＭＡ进行动态力矩的加载，实现负载
力矩 ＴＬ对期望加载力矩 Ｔｒｅｆ的精确跟踪，而 ＥＭＡ

２４３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 代明光，等：具有控制时滞的电动加载系统迭代学习复合控制

的主动位置伺服运动的转角 θｌ可以通过安装在
ＥＭＡ轴端的光电编码器获得，因此可以将 ＥＭＡ
的实际输出转角 θｌ看作是 ＥＤＬＳ的一个扰动输

入
［１２，２２］

。因此，在进行加载力矩分析和控制器设

计时，可以将系统简化为一个具有扰动输入的系

统，其系统的开环传递函数框图如图３所示。

图 ３　具有控制时滞的 ＥＤＬＳ数学模型

Ｆｉｇ．３　ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆＥＤＬＳｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅｄｅｌａｙ

１．３　电动加载系统多余力矩分析
在 ＥＤＬＳ系统中，加载电机与被加载 ＥＭＡ伺

服机构通过波纹管联轴器和力矩传感器刚性连接，

加载电机根据加载力矩指令进行力矩伺服，同时被

加载 ＥＭＡ根据角度指令进行位置伺服控制，通常
加载力矩指令信号是 ＥＭＡ位置的函数。由
式（１０）可以看出，当给 ＰＭＳＭ的力矩控制指令为
零时，被加载 ＥＭＡ伺服机构的主动位置伺服运动，
会导致加载轴上产生额外的附加力矩，称之为多余

力矩
［６］
。式（１０）等号的右边部分说明，多余力矩与

ＥＭＡ角速度和角加速度有关，多余力矩严重影响了
ＥＤＬＳ输出的加载力矩精度和性能，因此如何克服多
余力矩的干扰是实现高精度力矩加载的关键。

１．４　控制时滞对电动加载系统的影响
当驱动器的控制输入电压 Ｕｍ 改变时，

ＳＰＭＳＭ的电磁转矩 Ｔｅ会产生相应的变化，但实
际 ＥＤＬＳ系统中，由于加载电机的驱动器存在控
制输入时滞，这造成了 ＰＭＳＭ输出的电磁转矩与
驱动器的控制输入不能同步变化，使得期望的机

械负载转矩不能及时产生。由式（１）和式（１０）可
知，结合实际测试过程中利用系统辨识方法得到

的驱动系统的动态特性，可将 ＰＭＳＭ驱动系统看
作是一个含有滞后的一阶惯性环节，根据表达

式（１０），可以得到
Ｔｅ（ｓ）
Ｕｍ（ｓ）

＝
Ｋｍ
τｓ＋１

ｅ－τｄｓ （１１）

　　将式（１１）通过利用泰勒展开，可以得到
Ｔｅ（ｓ）
Ｕｍ（ｓ）

＝
Ｋｍ
τｓ＋１

·
１

１＋τｄｓ＋
１
２！τ

２
ｄｓ
２＋１
３！τ

３
ｄｓ
３＋…

（１２）
由式（１２）可以得出，具有控制时滞的加载驱

动器所对应的传递函数的特征方程是超越方程，

具有无穷多个特征根，使得经典控制中常用的

ＰＩＤ控制器难以补偿这种具有控制时滞的系统。

而常规的基于误差来消除误差的误差反馈控制方

法，只当误差产生时，才能产生新的控制量，当系

统控制存在时滞时，使得新产生的控制量不能及

时产生控制效果，难以完全消除误差对系统的影

响。且对于力矩加载系统是这种对动态响应要求

较高的力矩伺服系统，控制时滞的存在，使得

ＰＭＳＭ输出的电磁转矩不能快速跟踪 ＥＭＡ的转
角变化，影响加载力矩的输出精度，难以保证力矩

输出的快速性，且会影响系统的稳定性。

２　复合控制器设计

在 ＥＤＬＳ系统工作时，加载电机和被加载
ＥＭＡ伺服机构分别动作，为了测试 ＥＭＡ的性能，
使 ＥＭＡ做具有重复性质的主动运动。被加载
ＥＭＡ伺服机构按照给定的正弦指令角度进行位
置伺服控制，而加载力矩信号与 ＥＭＡ伺服机构的
实际角度信号成正比。因此，由式（１０）可以看
出，被加 ＥＭＡ伺服机构做重复性质的主动运动时
会对 ＥＤＬＳ产生重复性质的干扰力矩，即多余力
矩会周期性出现。

通过分析 ＥＤＬＳ的多余力矩产生原因，得到
多余力矩是由被加载 ＥＭＡ伺服机构的主动运动
所引起的，因此通常采用前馈控制的方法来抑制

多余力矩对 ＥＤＬＳ加载力矩的精度的影响，如文
献［１１］采用测量被加载对象的角速度进行前馈
控制来实现消除多余力矩的目的，文献［９］设计
加载电机的速度控制器和速度前馈来达到消除多

余力矩的目的，这些方法都是在多余力矩产生之

后才进行补偿的，存在一定的局限性。由式（１）
可以看出，ＥＤＬＳ的转矩输出存在一定的控制时
滞，控制时滞会降低 ＥＤＬＳ的反馈性能和系统稳
定性。这也使得常规的多余力消除办法，难于应

用于这类具有控制时滞的系统。

迭代学习控制适用于具有周期运行性质的系

统，采用记忆和修正机制，以被控系统的目标轨迹

３４３
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跟实际输出信号的偏差，反复迭代产生新的输入

信号，从而提高系统的跟踪性能。ＥＤＬＳ系统中，
当被加载 ＥＭＡ伺服机构做具有重复运行特性的
主动位置伺服运动时，ＥＤＬＳ的多余力矩会周期
性出现，迭代学习控制算法可以显著地抑制这种

重复性质的力矩扰动。

２．１　ＰＩＤ和迭代学习复合控制器结构
由于 ＥＤＬＳ存在其他未知的非周期性质的干

扰力矩，为了保证加载力矩的高动态和高精度跟

踪，本文采用传统 ＰＩＤ力矩闭环控制和 ＩＬＣ相结
合的复合控制器，其中力矩反馈 ＰＩＤ控制器通过
选择合适的增益系数，能提高系统的抗干扰性能，

能保证迭代学习控制要求的系统初态一致的条

件，并对系统未知参数和扰动具有一定的鲁棒性，

而由 ＩＬＣ所产生的控制量，主要用于消除由于被
加载 ＥＭＡ周期性质的主动运动所产生的多余力
矩，其控制结构如图４所示。

图４中，Ｃ为加载力矩反馈 ＰＩＤ控制器；Ｇ为
ＥＤＬＳ系统模型；Ｌ为学习函数，用于补偿周期性
多余力矩；Ｑ为低通滤波器，用来抑制由于模型
不确定性和测量误差引入的高频噪声，其截止频

率应大于期望的力矩给定频率，小于高频噪声的

频率；Ｍｅｍｏｒｙ环节分别用于存储前一个控制周期
的误差量和控制量；Ｔｒｅｆ为期望的加载力矩；ｊ为迭
代次数；ｅｊ为第 ｊ次迭代时的加载力矩误差。由
图４可以看出，ＥＤＬＳ系统力矩闭环的给定控制信
号为力矩反馈 ＰＩＤ控制器输出和 ＩＬＣ控制器之
和，其中由 ＰＩＤ控制器产生的控制量为 ｕＰＩＤ，ｊ＋１，由
ＩＬＣ控制器产生的控制量为 ｕＩＬＣ，ｊ＋１，则系统在ｊ＋１
次的总的控制输入 ｕｊ＋１的频域表达式为
ｕｊ＋１（ｓ）＝ｕＰＩＤ，ｊ＋１（ｓ）＋ｕＩＬＣ，ｊ＋１（ｓ） （１３）
式中：

ｕＰＩＤ，ｊ＋１（ｓ）＝Ｃ（ｓ）ｅｊ＋１（ｓ）＝

　　 ＫＰ＋ＫＩ
１
ｓ
＋ＫＤ( )ｓｅｊ＋１（ｓ） （１４）

ｕＩＬＣ，ｊ＋１（ｓ）＝Ｑ（ｓ）（ｕＩＬＣ，ｊ（ｓ）＋Ｌ（ｓ）ｅｊ（ｓ）） （１５）
ｅｊ（ｓ）＝Ｔｒｅｆ（ｓ）－ＴＬ，ｊ（ｓ） （１６）
式中：ＫＰ、ＫＩ和ＫＤ分别为ＰＩＤ控制器的比例、积

图 ４　具有控制时滞的 ＥＤＬＳ控制结构

Ｆｉｇ．４　ＣｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＥＤＬＳｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅｄｅｌａｙ

分和微分增益。根据式（１０）和式（１３），可得第
ｊ＋１次迭代时的 ＥＤＬＳ加载转矩输出量为
ＴＬ，ｊ＋１（ｓ）＝Ｇ（ｓ）ｕｊ＋１（ｓ）＋ｄ（ｓ） （１７）

式中：Ｇ（ｓ）＝ＧＴ（ｓ）
Ｋｍ
τｓ＋１

ｅ－τｄｓ；ｄ（ｓ）＝－Ｇθ（ｓ）θｌ（ｓ）。

不失一般性，可以将式（１７）表述成标准
形式：

Ｙ（ｓ）＝Φ（ｓ）ｕｉｎ（ｓ）＋ｄ（ｓ） （１８）
式中：Φ（ｓ）＝Ｇ（ｓ）；ｄ（ｓ）为被加载 ＥＭＡ主动位
置伺服所造成的周期性转矩扰动，所以针对这种

周期性扰动，利用 ＰＩＤ＋ＩＬＣ形式的控制器，可以
消除因为系统控制时滞所带来的不利影响，实现

多余力矩的抑制，确保 ＥＤＬＳ的高精度载荷跟踪。
２．２　稳定性与收敛性分析

给定系统期望输入为Ｙｄ（ｓ），记ｕｊ（ｓ）和Ｙｊ（ｓ）

分别为系统第 ｊ次的输入和输出，ｅｊ（ｓ）第 ｊ次的
系统误差。则

ｅｊ（ｓ）＝Ｙｄ（ｓ）－Ｙｊ（ｓ）＝
　　Ｙｄ（ｓ）－Φ（ｓ）ｕｊ（ｓ）－ｄ（ｓ） （１９）

由式（１３）～式（１５）和式（１９）可得

ｅｊ（ｓ）＝
Ｙｄ（ｓ）－ｄ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

－
Φ（ｓ）ｕＩＬＣ，ｊ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

（２０）

联立式（１３）、式（１９）和式（２０）可得

ｅｊ＋１（ｓ）＝
Ｙｄ（ｓ）－ｄ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

－ Φ（ｓ）Ｑ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

－

　　 Φ（ｓ）Ｑ（ｓ）Ｌ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

ｅｊ（ｓ）＝

　　Ｑ（ｓ）１－ Ｌ（ｓ）Φ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ( )）ｅｊ（ｓ）＋

　　（１－Ｑ（ｓ））
Ｙｄ（ｓ）－ｄ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

（２１）

根据式（２１），在滤波函数的工作频率范围
内，选择 Ｑ（ｓ）≈１，可 以 使 得由于给 Ｙｄ（ｓ）和干
扰项 ｄ（ｓ）通过通道（１－Ｑ（ｓ））／（１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ））
对系统稳态输出误差的影响降低到 ０。因此，选
定工作频率内 Ｑ（ｓ）≈１，对式（２１）进行整理
可得

ｅｊ＋１（ｓ）＝Ｑ（ｓ）１－
Ｌ（ｓ）Φ（ｓ）

１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ( )）ｅｊ（ｓ） （２２）

对式（２２）两边取绝对值可得

ｅｊ＋１（ｓ） ＝ １－ Ｌ（ｓ）Φ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

ｅｊ（ｓ） （２３）

因此，还需要设计控制系统，即通过选择学习

函数 Ｌ（ｓ）和确定合适的 ＰＩＤ控制器 Ｃ（ｓ）的比例
微分积分增益，使得系统满足以下条件：

１）系统１－ Ｌ（ｓ）Φ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

是稳定的。

４４３
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２） １－ Ｌ（ｓ）Φ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）≤ρ

＜１。

　　其中：ρ≥０，则通过对式（２３）递推，并由条件

１－ Ｌ（ｓ）Φ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）≤ρ

＜１，可得

ｅｊ＋１（ｓ） ＝ １－ Ｌ（ｓ）Φ（ｓ）
１＋Φ（ｓ）Ｃ（ｓ）

ｊ

ｅ０（ｓ）≤

　　ρｊ ｅ０（ｓ） （２４）

满足，当 ｊ→∞时，有 ｅｊ（ｓ）→０，则存在控制输入
ｕｊ（ｓ），使系统一致收敛。

３　实验验证

３．１　实验平台
为了验证所设计的 ＰＩＤ＋ＩＬＣ控制器的可行

性，搭建了电动加载实验台并进行相关的验证实

验。实验平台结构如图５所示。实验平台主要有
ＰＭＳＭ加载电机、驱动器、减速齿轮、波纹管联轴
器、力矩传感器、位置传感器、工控机 ＋ＤＳＰ控制
算法实现单元及电源等组成。为了提高加载力矩

的动态响应和稳定精度，加载电机的驱动系统基

于直接转矩控制策略以实现高精度的转矩输出，

力矩ＰＩＤ＋ＩＬＣ闭环控制算法单元的实现采用
ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５ＤＳＰ，系统通过光电编码器和电磁
编码器进行测量。加载电机采用 ＰＭＳＭ，加载电机
驱动系统及 ＥＤＬＳ主参数分别如表１和表２所示。

为了验证本文所设计的控制律对 ＥＤＬＳ的加
载力矩控制精度和系统多余力矩的抑制效果，搭

图 ５　基于 ＤＳＰ的 ＥＤＬＳ实验平台

Ｆｉｇ．５　ＥＤＬＳｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍｂａｓｅｄｏｎＤＳＰ

表 １　ＰＭＳＭ 加载电机主要指标

Ｔａｂｌｅ１　ＭａｉｎｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｏｆＰＭＳＭ ｌｏａｄｉｎｇｍｏｔｏｒ

参数
额定功率／
ｋＷ

额定转速／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

额定转矩／
（Ｎ·ｍ）

额定电压／
Ｖ

数值 ３ ３０００ ９．５５ ３８０

表 ２　ＥＤＬＳ系统相关参数

Ｔａｂｌｅ２　ＥＤＬＳｓｙｓｔｅｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

Ｋｍ／（Ｎ·ｍ·Ｖ
－１） ０．９５５

Ｊｍ／（ｋｇ·ｍ
２） ０．０００６９７

ｂｍ／（Ｎ·ｍ·（ｒａｄ·ｓ
－１）－１） ０．０００１８

Ｎ ３５

Ｊｌ／（ｋｇ·ｍ
２） ０．２６６

ｂｌ／（Ｎ·ｍ·（ｒａｄ·ｓ
－１）－１） ０．０８

ＫＧ／（Ｎ·ｍ·ｒａｄ
－１） ８５００

建 ＥＤＬＳ实验平台，并进行加载实验，在相同的工
况下与传统的前馈加 ＰＩＤ反馈方式的复合力矩控
制进行对比实验。设定 ＥＭＡ伺服机构的位置运
动规律为：θｌ（ｔ）＝１０°ｓｉｎ（８πｔ），给定的期望加载
力矩应与 ＥＭＡ伺服机构具有相同的运行频率，且
与 ＥＭＡ伺服机构的位置呈线性关系，设置为：
Ｔｒｅｆ（ｔ）＝１０θｌ（ｔ）。

实验中 ＰＩＤ＋ＩＬＣ的力矩闭环控制参数选取
如下：首先，选定 ＩＬＣ所用的学习函数 Ｌ设定为
Ｌ（ｓ）＝ｋｐ，ＩＬＣ ＋ｋｄ，ＩＬＣｓ，即为 ＰＤ型 ＩＬＣ，并选定
ｋｐ，ＩＬＣ＝１０，ｋｄ，ＩＬＣ＝０．０２５；其次，由于实际中电动加
载系统的工作频率不会高于２０Ｈｚ，那么用于抑制
系统不确定性和高频测量噪声的滤波器，Ｑ（ｓ）＝
１／（０．００２６５ｓ＋１），即滤波器 Ｑ的截止频率为
１２０πｒａｄ／ｓ；最后，用于 ＰＩＤ＋ＩＬＣ和对比实验用
到的传统力矩反馈 ＰＩＤ控制器 Ｃ（ｓ）的参数，通
过试凑法得到，ＫＰ＝０．１５，ＫＩ＝０．１，ＫＤ＝０．００５。
３．２　电动加载系统控制输入环节辨识

根据式（１），通过对加载电机驱动系统施加
一个确定的电压值，加载电机会有一个对应的力

矩输出。根据系统参数 ＥＤＬＳ系统能够输出的最
大力矩远大于系统要求的最大加载力矩，故可以

忽略加载系统的输入饱和特性，为了测定 ＥＤＬＳ
的延迟时间τｄ和惯性常数τ，将ＥＭＡ伺服机构位
置输出端固定，确保 ＥＤＬＳ和 ＥＭＡ连接轴固定，
对系统施加阶跃信号，并同时测量系统施加的阶

跃信号和系统反馈的电磁转矩信号，来测定延迟

时间 τｄ和惯性时间常数 τ的大小。
实验结果如图 ６所示，从图中可以看出系统

具有３ｍｓ的延迟时间，ＥＤＬＳ的惯性时间常数为
１．５ｍｓ。
３．３　多余力矩抑制实验

加载实验时，ＥＭＡ伺服机构的位置变化对
ＥＤＬＳ产生强位置扰动，相当于 ＥＤＬＳ的干扰输
入，会产生多余力矩，故抑制多余力矩能力是衡量

ＥＤＬＳ性能的一项重要指标。ＥＤＬＳ开环运行并
施加零给定力矩，而 ＥＭＡ按照给定的正弦位置指

５４３
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令运动，则 ＥＤＬＳ中力矩传感器的测量值即为系
统的多余力矩值。因此，令 ＥＭＡ按照 θｌ（ｔ）＝
１０°ｓｉｎ（８πｔ）的正弦轨迹运动，ＥＤＬＳ按照给定的
０Ｎ·ｍ加载力矩工作，为此比较采用不同控制策
略下的多余力矩抑制效果，并将本文方法与文

献［８］中采用 ＥＭＡ位置前馈补偿抑制多余力矩
策略进行对比，实验结果如图７所示。

图 ６　ＥＤＬＳ控制延时时间测量

Ｆｉｇ．６　ＣｏｎｔｒｏｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆＥＤＬＳ

图 ７　多余力矩抑制效果对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆ

ｅｘｔｒａｎｅｏｕｓｔｏｒｑｕｅ

设定迭代学习控制学习周期为 ＥＭＡ的运行
周期 Ｔ，为了清楚地比较不同多余力矩抑制方法
下的控制效果，实验开始时前１ｓ时间内，即４Ｔ时
间内，ＥＭＡ按照给定的位置指令运动，ＥＤＬＳ在两
种控制方法下都不对多余力矩进行补偿，１ｓ后分
别采用不同的控制策略，并实时记录力矩传感器

的输出值。在使用本文提出的多余力矩抑制方法

时，需要考虑到 ＩＬＣ对运行系统初始状态一致性
要求，因此在 ＥＭＡ的位置过零处且运动速度为正
时，对 ＥＤＬＳ加入迭代学习控制器。图 ７（ｃ）中多
余力矩的最大绝对误差是指一个运行周期 Ｔ内，
系统多余力矩测量值与零值给定载荷差的绝对值

的最大值。从图７（ａ）可以看出，常规消除多余力
矩方法消除效果有限，虽然起到了多余力矩的作

用，但只是将多余力矩抑制在 ±６Ｎ·ｍ内，而采
用本文提出的 ＰＩＤ＋ＩＬＣ控制策略时，随着迭代次
数的增加，系统多余力矩最大绝对误差逐次递减，

从图７（ｂ）可以将多余力矩抑制在 ±０．５Ｎ·ｍ范
围内。在［１５Ｔ，１６Ｔ］时间区间内采用位置前馈多
余力矩的消除率为６３．２％；而采用本文 ＰＩＤ＋ＩＬＣ
控制律时，经过 １２次迭代，在时间区间［１５Ｔ，
１６Ｔ］内系统多余力矩的消除率达到９８．３％，可以
看出本文提出的多余力矩抑制方法效果明显，虽

然从图７（ｃ）的结果看，本文提出的 ＰＩＤ＋ＩＬＣ的
多余力矩抑制方法需要较长的调节时间，但是由

于 ＩＬＣ具有记忆的功能，也就是当做完一组实验
后，其相应的控制变量会存储下来，当在进行同工

况的实验时，只要满足迭代学习所要求的的初始

条件，根据存储的控制量可以产生要求的控制

结果。

３．４　动态力矩加载实验
为了验证 ＰＩＤ＋ＩＬＣ控制策略对具有控制时

滞系统的力矩加载控制精度，与经典的反馈加前

馈的复合控制策略在相同的条件下分别进行了负

载力矩模拟实验。根据参考文献［７］所给出的负
载模拟器性能的评价指标，并结合实际项目的动

态指标要求，即：被加载对象 ＥＭＡ按照正弦位置
指令运动：幅值 １０°，频率 ４Ｈｚ，幅值衰减≤１０％，
相位滞后≤１０°。据此，图 ８中的 ＥＭＡ按照系统
要求的位置指令：θｌ（ｔ）＝１０°ｓｉｎ（８πｔ）工作；ＥＤＬＳ
跟随 ＥＭＡ运动的同时进行力矩加载，其期望加载
力矩为：Ｔｒｅｆ（ｔ）＝１０θｌ（ｔ），保证 ＥＤＬＳ的负载力矩
与 ＥＭＡ运行频率一致。同多余力矩抑制实验一
样，设定迭代学习控制学习周期为 ＥＭＡ的运行周
期 Ｔ，考虑 ＩＬＣ要求的初态一致性，当使用本文
ＰＩＤ＋ＩＬＣ控制方法时，在ＥＭＡ的位置过零处且
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　第 ２期 代明光，等：具有控制时滞的电动加载系统迭代学习复合控制

图 ８　加载力矩跟踪曲线对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏａｄｉｎｇｔｏｒｑｕｅｔｒａｃｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

运动速度为正时，对 ＥＤＬＳ加入迭代学习控制器，
采用每个运行周期 Ｔ内的最大加载力矩误差的
绝对值来评价力矩跟踪性能

［１６］
。从图 ８可以看

出，当系统存在控制时滞时常规方法的跟踪误差

在２０％左右，而本文方法加载精度较常规方法提
高很多，经过 ２０次迭代可以将跟踪误差限定在
２％以内。可以看出，本文方法针对有控制时滞的
系统具有更好的控制效果，随着迭代次数的增加，

能使跟踪误差收敛到 ＥＤＬＳ所要求的控制指标
内，能显著提高 ＥＤＬＳ的控制品质，能够满足实际
加载系统的指标要求。

４　结　论

１）设计了用于无人机前轮转向操纵系统的
ＥＭＡ电动负载模拟系统，可以模拟无人机在起降
和地面滑行阶段，ＥＭＡ所受到的复杂载荷，并提
出了一种 ＰＩＤ＋ＩＬＣ的复合控制策略。

２）与常规的前馈加反馈的复合加载力矩控
制相比，本文方法能有效抑制电动加载系统中的

多余力矩，提高了力矩加载精度和鲁棒性能，所设

计的电动加载系统能够满足无人机前轮转向操纵

系统的 ＥＭＡ的实验室负载模拟要求。
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Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１４，３１（１２）：１７４０１７４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］吕帅帅，林辉．电动加载系统分数阶迭代学习复合控制

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（９）：１９４４１９５１．

ＬＹＵＳＳ，ＬＩＮＨ．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎｇ

ｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｆｒａｃｔｉｏｎａｌｏｒｄｅｒｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，４２

（９）：１９４４１９５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＢＲＩＳＴＯＷＤＡ，ＴＨＡＲＡＹＩＬＭ，ＡＬＬＥＹＮＥＡＧ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｆｉｔ

ｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＣｏｎｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓ，２００６，２６

（３）：９６１１４．

［１８］ＭＥＮＧＤＹ，ＪＩＡＹＨ，ＤＵＪＺ，ｅｔａｌ．Ｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｔｉｍｅ

ｄｅｌａｙｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｉｔｅｒａｔｉｏｎｖａｒｙｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ：ＡＳｍｉｔｈｐｒｅ

ｄｉｃｔｏｒｂａｓｅｄａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，

２０１０，４（１２）：２７０７２７１８．

［１９］ＷＡＮＧＺＨ，ＳＯＮＧＺＹ，ＺＥＮＧＱＳ．Ａｎｅｗｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙｓｆｏｒＬＴＩｓｙｓｔｅｍｓｉｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＡｃｃｅｓｓ，２０１９，７：１３３５５１３３６３．

［２０］孙明轩，黄宝健．迭代学习控制［Ｍ］．北京：国防工业出版

社，１９９８：９２１０５．

ＳＵＮＭＸ，ＨＵＡＮＧＢＪ．Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，１９９８：９２１０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］周颖，何磊．具有控制时滞和测量数据丢失的直线电机迭代

学习控制［Ｊ］．控制与决策，２０１７，３２（８）：１４３４１４３８．

ＺＨＯＵＹ，ＨＥＬ．Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｌｉｎｅａｒｍｏｔｏｒｓｙｓ

ｔｅｍｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｄｅｌａｙａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄｒｏｐｏｕｔ［Ｊ］．Ｃｏｎｔｒｏｌ

ａｎｄＤｅｃｉｓｉｏｎ，２０１７，３２（８）：１４３４１４３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＷＡＮＧＬ，ＷＡＮＧＭ，ＧＵＯＢ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｆａ

ｓｐｅｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｆｏｒｅｌｅｃｔｒｉｃｌｏａｄｓｉｍｕｌａｔｏｒｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１６，６３（１２）：７４１３７４２２．

　作者简介：

　代明光　 男，博士研究生。主要研究方向：电机伺服控制、迭

代学习控制等。

齐蓉　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：电机智能

控制及测试技术、运动控制技术、控制理论与应用。
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　第 ２期 代明光，等：具有控制时滞的电动加载系统迭代学习复合控制

Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃ
ｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅｄｅｌａｙ

ＤＡＩＭｉｎｇｇｕａｎｇ，ＱＩＲｏｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｔｈｅｌｏａｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌ
ａｃｔｕａｔｏｒｕｓｅｄｉｎＵＡＶｆｒｏｎｔｗｈｅｅｌｓｔｅｅｒｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ，ｗｈｉｃｈｃａｎｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘａｌｔｅｒｎａｔｉｎｇｌｏａｄ．Ｉｎ
ｏｒｄｅｒｔｏｏｖｅｒｃｏｍｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅｄｅｌａｙａｎｄｅｘｔｒａｎｅｏｕｓｔｏｒｑｕｅｉｎｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，
ａｃｏｍｐｏｓｉｔｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｏｎｔｈｅ
ｂａｓｉｓｏｆｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｔｈｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍａｎｄｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌ
ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｏｆｔｈｅｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒａｎａｌｙｚｅｓｔｈｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅｅｘ
ｃｅｓｓｔｏｒｑｕｅｉｎｔｈｅｓｙｓｔｅｍ，ｐｕｔｓｆｏｒｗａｒｄｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｄｅｌａｙｔｉｍｅｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄ
ｄｅｓｉｇｎｓｔｈｅｃｏｍｐｏｓｉｔｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗｈｉｃｈｃｏｍｂｉｎｅｓｔｈｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＰＩＤ．Ｔｈｅ
ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｒｅｇｉｖｅｎｂｙｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ，ａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅ
ｎｅｓｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｅｘｔｒａｎｅｏｕｓｔｏｒｑｕｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎａｎｄｄｙｎａｍｉｃｔｏｒｑｕｅｌｏａｄｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ
ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｆｅｅｄｂａｃｋａｎｄｆｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ，ｔｈｉｓｍｅｔｈ
ｏｄｃａｎｅｌｉｍｉｎａｔｅｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅｄｅｌａｙａｎｄｅｘｔｒａｎｅｏｕｓｔｏｒｑｕｅｏｎｔｈｅｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄｅｎｓｕｒｅ
ｔｈｅｔｏｒｑｕｅｌｏａｄｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ；ｅｌｅｃｔｒｉｃｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｎｇｓｙｓｔｅｍ；ｅｘｔｒａｎｅｏｕｓｔｏｒｑｕｅ；ｃｏｎｔｒｏｌ
ｔｉｍｅｄｅｌａｙ；ｉｔｅｒａｔｉｖｅｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９０６０９：３２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０６．０９０６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７７７１７０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｈｑｒ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：宣传伟，韩景龙．重叠网格中隐式装配策略的改进［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（２）：３５０３５８．
ＸＵＡＮＣＷ，ＨＡＮＪＬ．Ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｏｆｉｍｐｌｉｃｉｔａｓｓｅｍｂｌｙｓｔｒａｔｅｇｙｉｎｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇｇｒｉｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２６０

重叠网格中隐式装配策略的改进

宣传伟，韩景龙

（南京航空航天大学 航空学院 机械结构力学及控制国家重点实验室，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：作为重叠网格技术的重要组成部分，隐式装配没有显式的“挖洞”过程，仅需
在搜索贡献单元的同时通过对比不同单元的品质来分类单元。通过对传统隐式装配过程进行

改进，提出了一种更高效的隐式装配策略，减少了贡献单元的搜索次数；同时，提出了一种基于

笛卡儿网格映射的局部贡献单元搜索法，提高了网格装配效率。首先，针对每一个子网格，在

计算其到自身物面的最短物面距离的同时也计算到其他所有物面的最短物面距离；然后，通过

比较同一单元到不同物面的最短物面距离来控制洞边界的位置；最后，仅对插值单元进行局部

的贡献单元搜索，避免了针对所有单元进行全局贡献单元搜索的过程。通过 ３个典型复杂流
动算例验证了所提方法的准确性与高效性。

关　键　词：重叠网格；贡献单元搜索；笛卡儿网格；隐式网格装配；物面距离
中图分类号：Ｖ２１１．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３５００９

　　在计算流体力学中，重叠网格技术是用于模
拟复杂流动的重要途径之一。根据网格类型的不

同，重叠网格技术可分为结构重叠网格技术和非

结构重叠网格技术，分别由 Ｓｔｅｇｅｒ［１］和 Ｎａｋａ
ｈａｓｈｉ［２］等提出。在提出之初，二者分别对应的是
显式挖洞和隐式挖洞

［３］
。前者首先通过洞映射

法
［１］
、矢量判别法

［４］
、直接法

［５］
等方法挖去物面

内部网格，再采用割补法
［３］
等阵面推进方法

［６］
调

整洞边界的位置，以获取更好的求解精度。与之

相比，隐式挖洞方法
［７１０］
没有显式的挖洞过程，而

是在搜索贡献单元的同时对网格进行分类（洞内

单元、洞边界单元和洞外单元），并将单元品质定

义为分类的准则参数。单元品质可以是网格的物

面距离、单元体积或者二者的乘积等，而物面距离

则是其中应用最广泛的准则参数。

关于物面距离的计算方法有很多。徐汝

锋
［１１］
、陈丽萍

［１２］
等分别在已知曲面方程的情况

下提高了点到曲面距离的计算效率。然而，对于

计算流体力学中离散的物面，该类方法很难适用。

实际上，最短物面距离的确定可归结为这样一个

过程：针对流场内的单元，搜索出距离该单元最近

的物面单元。最直接的做法便是依次计算比较每

个物面单元中心到该单元中心的距离，即枚举法。

这种算法虽然准确，但效率低下。为此，多种高效

的数据结构被用来加快物面距离的计算过程，如

Ｂｏｇｅｒ［１３］采用的交替方向数字树（ＡｌｔｅｒｎａｔｉｖｅＤｉｇ
ｉｔａｌＴｒｅｅ，ＡＤＴ）、郭中州等［１４］

采用的 ｋｄ树等。
Ｔｕｃｋｅｒ［１５］、徐晶磊［１６］

等基于求解偏微分方程的计

算方法效率也较高，但偏微分方程的迭代求解过

程需要单独编制程序，带来额外的工作量。王刚

等
［１７］
通过将最近物面单元的搜索限制在相邻的

几个单元内显著提高了物面距离的计算效率。由

于鲁棒性高和便于并行计算等特点，高效的二叉

树数据结构算法（ＡＤＴ、ｋｄ树等）应用最为广泛。
近年来，隐式挖洞已被成功应用于多体相对

运动
［１８］
、高超声速边界层转捩

［１９］
、旋翼翼型

［２０］
、

qwqw
新建图章
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桨涡干扰［２１］
等 研究。Ｌｏｈｎｅｒ等［２２］

、Ｌｕｏ［２３］在
Ｎａｋａｈａｓｈｉ方法的基础上，将网格的尺度与物面距
的乘积量作为网格类别的判断标准，提高了插值

稳定性。Ｌａｎｄｍａｎｎ［２４］、Ｘｕ［２５］等分别通过几种不
同方法提高了隐式装配的鲁棒性，其中，Ｘｕ等［２５］

更是成功地将该方法应用于飞行器的抖振研究。

田书玲
［２６］
提出了一种基于阵面的相邻单元搜索

法，提高了隐式装配效率。然而，目前不同的隐式

装配策略一般都需要搜索所有网格的贡献单元及

各子网格到自身物面的最短距离，再通过贡献单

元到自身物面的距离信息插值得到当前单元到其

他物面的最短距离。实际上，该过程中存在着大

量不必要的贡献单元的搜索过程，可通过一系列

方法进行优化。

另外，由于洞边界处插值单元的流场参数由

贡献单元插值而来，因此在物面距离的计算之后，

往往需要进行贡献单元的搜索过程。作为隐式挖

洞的主要组成部分，贡献单元的搜索占据了大部

分时间。为提高贡献单元的搜索效率，ＡＤＴ［２７］、
ｋｄ树［２８］

、模板跳跃法
［２９］
、相邻单元搜索法

［３０］
、

哈希映射
［３１］
等方法接连被提出。而本文则提出

了一种基于笛卡儿网格映射的局部贡献单元搜索

法，有助于加快贡献单元的搜索过程。

本文先介绍了传统隐式挖洞方法，指出其中

可优化之处，随后阐述了一种更高效的隐式装配

策略。最后将本文策略应用于亚声速 ３０Ｐ３０Ｎ三
段式机翼、超声速ＴｉｔａｎⅣ运载火箭和超声速机翼
挂载分离三个典型流动的计算。

１　隐式挖洞
隐式挖洞是一种基于单元品质的隐式重叠网

格装配策略。该策略不需要显式地挖去物面内部

网格，仅需在搜索贡献单元的同时通过比较单元

的品质来实现挖洞。此处的单元品质一般包括物

面距离、单元体积及二者的乘积等。相较于显式

挖洞，隐式挖洞具有自动化程度高、装配效果好等

特点，应用广泛。若将单元到自身物面的最短物

面距离作为单元品质，一般的隐式装配策略可简

述如下：①计算各子网格到自身物面的最短物面
距离；②针对所有网格，搜索贡献单元；③比较所
有网格单元到自身物面和其贡献单元所对应物面

的最短物面距离，若前者大于后者，则为非活动单

元，不参与流场计算，反之则为活动单元，参与流

场计算。

图１为隐式挖洞过程示意图，由 Ａ和 Ｂ两套
子网格组成。对于 Ａ中单元 Ｉ，其到自身物面的

最短物面距离记为 ｄＩＡ，到 Ｂ中物面的最短物面距
离为 ｄＩＢ。由于 ｄＩＡ＞ｄＩＢ，所以单元 Ｉ为非活动单
元，将不会参与流场的计算。同样道理，对于 Ｂ
中单元 Ｊ，由于其到自身物面的最短物面距离 ｄＪＢ
大于到 Ａ中物面的最短物面距离 ｄＪＡ，所以将 Ｊ也
记为非活动单元。对所有单元进行如上处理之

后，便可得到如图２所示的洞边界。

图 １　隐式挖洞

Ｆｉｇ．１　Ｉｍｐｌｉｃｉｔｈｏｌｅｃｕｔｔｉｎｇ

图 ２　洞边界

Ｆｉｇ．２　Ｈｏｌｅｂｏｕｎｄａｒｙ

２　隐式装配策略的改进

２．１　改进思路
在传统装配策略中，物面距离的计算通常是

指某一网格中所有单元到自身物面的最短物面距

离。在计算某一子网格的物面距离之后，通过其

贡献单元的物面距离信息插值得到单元到其他物

面的最短物面距离。在该过程中，需要计算所有

子网格的物面距离信息及所有单元的贡献单元信

息。然而，如果从整体网格装配的角度来考量，针

对所有网格进行贡献单元的搜索不是必须的。实

际上，对于同一个子网格，可以先同时求解其到所

有物面的最短物面距离，而非仅仅到其自身物面

的最短物面距离，便可直接通过比较同一单元到

１５３
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不同物面的最短物面距离信息来生成洞边界，最

后仅仅针对插值单元进行贡献单元的搜索操作。

与传统策略相比，本文策略在本质上是用单

元到不同物面的最短物面距离的计算代替了绝大

部分的贡献单元搜索过程。以高效的二叉树数据

结构（ＡＤＴ、ｋｄ树）进行贡献单元搜索和物面距
离计算为例：若网格 Ａ中有 Ｍ个单元，网格 Ｂ有
Ｎ个单元，其中网格 Ｂ的物面单元数为 ｎ，那么使
用 ＡＤＴ方法在网格 Ｂ中搜索所有网格 Ａ中单元
的贡献单元的时间复杂度为 Ｏ（Ｍｌｏｇ２Ｎ）。而计
算所有网格 Ａ中单元到网格 Ｂ中物面的最短物
面距离的时间复杂度为 Ｏ（Ｍｌｏｇ２ｎ）。对于复杂三
维网格来说，Ｎ一般远大于 ｎ。因此，上述改进后
的策略有助于提高网格装配效率。

２．２　网格装配
二叉树数据结构（如 ＡＤＴ、ｋｄ树等）以高效

的查询效率而被广泛应用于物面距离的计算。本

文采用 ｋｄ树方法进行计算，网格到自身物面的
物面距离的具体实现过程可参照文献［１４］，此处
不再赘述。下面主要阐述本文改进策略的不同之

处，具体过程如下：

步骤１　初始化所有网格单元的物面距离为－１。
步骤２　循环所有网格，针对每一个子网格

的所有壁面单元建立一个 ｋｄ树。
步骤３　循环所有网格，针对每个子网格单

元，依次在不同壁面所对应的 ｋｄ树中搜索最近
的壁面单元。

步骤４　构建一个从该单元到该壁面单元中心
的向量，计算该向量与该壁面单元法向量的乘积。

步骤５　若上述向量的乘积非负，则计算单
元到最近壁面单元中心的距离。

步骤６　依次比较该单元到自身物面的物面
距离和到其他不同物面的物面距离，若前者大于

后者则标记为非活动单元，不参与流场计算。

步骤７　循环结束，将与活动单元相邻的非
活动单元标记为插值单元。

步骤５中，向量的乘积非负是为了判断单元是
否在物面内部。由于物面单元的法向指向物面内部

（人为指定），则物面内部的单元所对应的该向量乘

积应为负数，而真正需要计算物面距离的单元所对

应的该向量乘积应为非负数，示意图如图３所示。
对于图３中物面内部单元 ｉ，其到最近物面单

元的向量为 ｄｉ，该物面单元的法向量如图 ３中 ｎｉ
所示，显然向量 ｄｉ与 ｎｉ的乘积为负。与之相反，
对于物面外部单元ｊ，其到最近物面单元的向量为
ｄｊ，该物面单元的法向量如图３中ｄｊ所示，显然向

量 ｄｊ与 ｎｊ的乘积非负。
如图４所示，重叠网格系统由 ５个圆形子网

格和１个背景网格组成。图５为使用上述物面距
离计算方法后网格系统到不同物面的距离云图。

可以看出，等高线以网格 １和网格 ４的物面为中
心向外辐射，分布合理，计算正确。通过对不同物

面距离进行比较，生成最终洞边界，如图 ６所示。
可以看出，洞边界整齐合理，位于不同物面的中间

位置，从而说明了本文方法的有效性。

图 ３　判断单元是否位于物面内部

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｗｈｅｔｈｅｒａｃｅｌｌｉｓｉｎｓｉｄｅｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅ

图 ４　重叠网格系统

Ｆｉｇ．４　Ｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇｇｒｉｄｓｙｓｔｅｍ

２．３　基于笛卡儿网格映射的局部贡献单元搜索
插值单元主要负责不同子网格之间流场信息

的传递，因此其贡献单元的搜索是必须的。本文

提出了一种基于笛卡儿网格映射的局部贡献单元

搜索法。若在网格 Ｂ中搜索网格 Ａ中插值单元
的贡献单元，则将网格 Ｂ记为目标网格，网格 Ａ
记为源网格。算法的具体过程可表述如下：

步骤１　对于源网格中的所有插值单元，找
出到目标网格物面的最小距离（根据此距离限制

搜索区域）。

步骤２　根据目标网格的坐标范围形成包围
盒，以目标网格单元的平均尺度作为分辨率生成

２５３
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图 ５　重叠网格系统的物面距离云图

Ｆｉｇ．５　Ｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇｇｒｉｄｓｙｓｔｅｍ

笛卡儿网格。

步骤３　对于目标网格内的每个单元，若其
物面距离不小于步骤 １中最小物面距离，则计算
出与之相交的笛卡儿网格单元编号，且对于每一

个相交的笛卡儿网格单元，关联该目标网格单元。

步骤４　根据源网格插值单元的形心坐标按
式（１）计算出所在的笛卡儿单元编号，依次检索
该笛卡儿单元所关联的目标网格单元，若形心点

位于某个目标网格单元中，则其为贡献单元。

对于任一点 Ｐ（Ｘ，Ｙ，Ｚ），其对应笛卡儿网格
单元编号可由式（１）计算得到：

Ｎｘ ＝ＩＮＴ
Ｘ－Ｘ０
Δ( )Ｘ

＋１

Ｎｙ ＝ＩＮＴ
Ｙ－Ｙ０
Δ( )Ｙ

＋１

Ｎｚ ＝ＩＮＴ
Ｚ－Ｚ０
Δ( )Ｚ

＋











 １

（１）

式中：Ｎｘ、Ｎｙ、Ｎｚ分别为点 Ｐ在 Ｘ、Ｙ、Ｚ３个方向上
的编号；ＩＮＴ（）表示取整运算；Ｘ０、Ｙ０、Ｚ０为笛卡儿
网格起点坐标；ΔＸ、ΔＹ、ΔＺ分别为笛卡儿网格在
Ｘ、Ｙ、Ｚ３个方向上的分辨率。

上述搜索算法实质上是借助于笛卡儿网格的

图 ６　挖洞后网格

Ｆｉｇ．６　Ｇｒｉｄｓａｆｔｅｒｈｏｌｅｃｕｔｔｉｎｇ

正交性和规律性，快速地定位源网格中插值单元

的位置，将贡献单元的搜索范围限制在很少的几

个目标网格单元之中，从而有助于提高搜索效率。

由于上述步骤 １和步骤 ３中最小物面距离的存
在，从而剔除了近物面处尺寸较小的网格，使得参

与映射计算的网格尺寸较为均匀，同时每个笛卡

儿单元所关联的目标单元数接近。

若源网格包含 Ｍ个插值单元，目标网格包含
Ｎ个单元，则使用 ＡＤＴ等常用二叉树进行贡献单
元搜索的时间复杂度为 Ｏ（Ｍｌｏｇ２Ｎ），而本文算法
的时间复杂度为 Ｏ（Ｍａ），ａ为平均每个笛卡儿单
元所关联的目标网格单元数。如上所述，由于笛

卡儿网格的分辨率为目标网格单元的平均尺度，

则 ａ为一个较小的常数（根据经验，ａ一般不大于
１０），远小于目标网格单元数 Ｎ（对于三维问题，Ｎ
一般为１０５以上量级）。因此，Ｍａ＜Ｍｌｏｇ２Ｎ，即本
文所提出的基于笛卡儿网格映射的搜索算法可以

提高贡献单元的搜索效率。

图７为上述搜索算法的示意图。图中：ａｃｔ表
示活动单元，ｆｒｇ表示插值单元，ｈｏｌｅ表示非活动
单元。通过 ｆｒｇ单元的最短物面距离排除了近物
面处细密的网格，从而将笛卡儿网格的范围限定

３５３
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图 ７　基于笛卡儿网格映射的局部贡献单元搜索

Ｆｉｇ．７　Ｌｏｃａｌｄｏｎｏｒｃｅｌｌｓｅａｒｃｈｂａｓｅｄｏｎ

Ｃａｒｔｅｓｉａｎｇｒｉｄｍａｐｐｉｎｇ

在ｆｒｇ单元的附近，使得笛卡儿网格的尺度与目标
网格尺度接近。首先将 ｆｒｇ单元映射到笛卡儿网
格上，再从该笛卡儿网格所关联的目标单元中寻

找贡献单元。

３　算　例

３．１　计算方法
本文采用有限体积法对 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ控制方

程进行离散求解，空间离散采用 ＲｏｅＦＤＳ（Ｆｌｕｘ
ＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅＳｐｌｉｔｔｉｎｇ）格式、ＰｉｅｃｅｗｉｓｅＬｉｎｅａｒ插值方
法，提供二阶空间离散精度；湍流模型采用 Ｍｅｎｔｅｒ
ＳＳＴ模型；时间离散采用 ＬＵＳＧＳ（ＬｏｗｅｒＵｐｐｅｒ
ＳｙｍｍｅｔｒｉｃＧａｕｓｓＳｅｉｄｅｌ）隐式计算方法。
３．２　３０Ｐ３０Ｎ三段式机翼

对经典的二维３０Ｐ３０Ｎ三段式机翼［３２］
进行了

数值模拟。来流马赫数 Ｍａ＝０．２，雷诺数 Ｒｅ＝
９．１×１０６，攻角 α＝４°。流场网格由 ４部分组成，
前缘襟翼网格包含 ９９９６个三角形单元，主翼型
网格包含４８３６１个三角形单元，后缘缝翼网格包
含２５２０３个三角形单元，背景网格为 ３４８４０１个
四边形单元。挖洞效果如图 ８所示，重叠网格的
洞边界清晰整洁，位于不同翼面的中间位置。

图９为该三段式机翼压力云图，可看出流场分布
合理，重叠边界处等压力线过渡光滑。图１０为翼
面压力系数的数值与试验结果对比，Ｃｐ为翼型表
面压力系数，ｘ为沿翼型弦向位置，ｃ为弦长，计算
结果与实验值吻合良好，说明本文改进后的装配

策略准确可靠。

３．３　ＴｉｔａｎⅣ运载火箭
为进一步验证本文策略在三维复杂流场中的

适用性，对大力神 ＴｉｔａｎⅣ运载火箭［３３］
超声速外流

场进行了数值仿真。计算条件为：来流马赫数 Ｍａ＝
１．６，攻角 α＝０°，雷诺数 Ｒｅ＝１．１５×１０７。图 １１
为 ＴｉｔａｎⅣ运载火箭重叠网格系统，由 ３部分组
成：１个芯级网格及２个助推器网格，共４９０５７４３个
六面体单元。挖洞后的网格重叠效果如图 １２所
示，对称面流场速度分布如图１３所示。可以看

图 ８　３０Ｐ３０Ｎ三段式机翼重叠网格效果图

Ｆｉｇ．８　Ｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇｇｒｉｄｏｆ３０Ｐ３０Ｎｗｉｎｇ

图 ９　３０Ｐ３０Ｎ翼面压力云图

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆ３０Ｐ３０Ｎｗｉｎｇ

出，网格重叠区域流场分布合理、光滑。图 １４给
出了芯级中心线压力数值结果与实验值的比较。

图中：ｐ为芯级中心线压强，ｐｒｅｆ为来流远场压强，ｌ
为沿芯级中心线位置，ｒ为芯级半径。计算结果
与实验值吻合良好。由于芯级与助推级之间存在

连接机构，导致实验的峰值点略高，且在连接机

构附近数值结果与实验值之间的偏差稍大（图 １４
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图 １０　３０Ｐ３０Ｎ翼面压力系数对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆ３０Ｐ３０Ｎｗｉｎｇ

图 １１　ＴｉｔａｎⅣ运载火箭重叠网格系统

Ｆｉｇ．１１　ＯｖｅｒｌａｐｐｉｎｇｇｒｉｄｓｙｓｔｅｍｆｏｒＴｉｔａｎⅣ ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ

图 １２　ＴｉｔａｎⅣ运载火箭挖洞效果

Ｆｉｇ．１２　ＨｏｌｅｃｕｔｔｉｎｇｅｆｆｅｃｔｏｆＴｉｔａｎⅣ ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ

中 ｌ／ｒ值在２５～３５之间的区域）。
３．４　机翼挂载分离

机翼挂载分离
［３４］
是典型的多体分离问题。

同时，机翼与挂载之间狭小的初始距离使得其在

重叠网格中也属于一种狭小缝隙问题。本文对该

过程进行了数值模拟，模拟高度 １１６００ｍ，对应大
气压强２０６５７Ｐａ，来流马赫数 Ｍａ＝１．２，攻角 α＝
０°。重叠网格系统如图 １５所示，由 ２部分组成：

固定的机翼网格和可以运动的挂载物网格，共

５８０３４２５个单元。图 １６为网格装配后某个截面
上挂载物的挖洞情况。图中：蓝色单元为挖去的

ｈｏｌｅ单元，不参与流场计算；红色单元为参与计算
的 ａｃｔ单元；介于二者间的黄绿色单元为 ｆｒｇ单
元。可以看出，洞边界处于机翼和挂载物中间

图 １３　ＴｉｔａｎⅣ运载火箭对称面流场速度云图

Ｆｉｇ．１３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｆｌｏｗｏｆ

ＴｉｔａｎⅣ ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ

图 １４　芯级中心线压力分布

Ｆｉｇ．１４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｒｏｃｋｅｔｃｅｎｔｅｒｌｉｎｅ

图 １５　机翼挂载重叠网格系统

Ｆｉｇ．１５　Ｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇｇｒｉｄｓｙｓｔｅｍｏｆｗｉｎｇｓｔｏｒｅ

图 １６　机翼挂载分离挖洞效果

Ｆｉｇ．１６　Ｈｏｌｅｃｕｔｔｉｎｇｅｆｆｅｃｔｏｆｗｉｎｇｓｔｏｒｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎ
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位置，清晰合理。

计算中，总模拟时长 ０．６ｓ，时间步长取
０．００２ｓ，共３００步，每一个时间步更新网格装配信
息。图１７为采用本文装配策略计算得出的挂载
物在０．６ｓ内不同时刻点的姿态。图１８展示了挂

图 １７　挂载物下落过程

Ｆｉｇ．１７　Ｆａｌｌｉｎｇｏｆｓｔｏｒｅ

图 １８　机翼挂载分离过程计算结果与实验结果对比

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

ｏｆｗｉｎｇｓｔｏｒｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

载物下落过程中的位移、速度和角速度的计算结

果与实验结果（文献［３４］）。可以看出，二者吻合
良好，说明了本文装配策略在多体分离问题及狭

小缝隙问题中的适用性。

针对上述３种模型，分别采用本文策略、传统
策略及文献［２６，３５］中改进后的策略进行网格装
配的耗时情况，如表１所示。其中，机翼挂载分离
模型的耗时为３００个时间步所用总时间。可以看
出，相较于传统策略，本文改进后的策略具有更高

的效率，对应 ３个模型分别减少了 ４６．４７％、
６０．７２％ 和 ６７．２５％ 的 网 格 装 配 时 间。与 文
献［２６，３５］中策略相比，也具有一定优势。

表 １　不同策略的网格装配时间比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｇｒｉｄａｓｓｅｍｂｌｙｔｉｍｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ

策略

网格装配时间／ｓ

３０Ｐ３０Ｎ

三段式机翼

ＴｉｔａｎⅣ

运载火箭

机翼

挂载分离

本文策略 ２．８８ ２８．５４ ９０７２．３４

文献［３５］策略 ４．０３ ４０．５６ １３６７０．３５

文献［２６］策略 ４．５５ ５１．３２ １６４０５．６９

传统策略 ５．３８ ７２．６６ ２７７０２．００

４　结　论

本文对传统隐式挖洞过程进行了优化，提出

了一种更高效的隐式装配策略；同时，发展了一种

基于笛卡儿网格映射的局部贡献单元搜索法，得

出以下结论：

１）通过对传统隐式挖洞过程进行优化，避免
了通过搜索贡献单元来进行物面距离插值的过

程，加快了挖洞进程。

２）不需要针对所有单元进行贡献单元搜索，
大大减少了贡献单元的搜索量。

３）笛卡儿网格具有高度的正交性和规律性，
可快速定位插值单元，同时将搜索目标限制在少

数几个单元内部，提高了网格装配效率。

４）通过３０Ｐ３０Ｎ三段式机翼、ＴｉｔａｎⅣ运载火
箭和机翼挂载分离３个经典算例验证了本文策略
的准确性与可靠性。相较于传统策略，本文策略

分别将网格装配时间缩短了 ４６．４７％、６０．７２％和
６７．２５％，相较于其他改进后的挖洞策略，也具有
一定优势。
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结冰风洞实验中的相似理论

田永强，蔡晋生，张正科，杨磊磊

（西北工业大学 翼型叶栅空气动力学国家级重点实验室，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：相似性是风洞实验的一项基本要求，结冰风洞实验也不例外。为了系统性
地研究结冰风洞实验中的相似性问题，首先，通过对飞行结冰问题进行分析和总结，找出了其

中涉及的各种变量，并分析了其物理意义和量纲。其次，采用相似理论分析方法对结冰问题进

行分析，得到了若干无量纲参数，并分析了这些无量纲参数的意义。再次，通过忽略一些不重

要的影响因素，减少无量纲参数，并对飞行结冰中涉及的影响因素进行了合理地简化，最终得

出了结冰实验的相似准则。最后，结合结冰风洞的运行参数，按照相似准则的要求得到了缩比

模型结冰实验运行参数选取方法，并采用 ＣＦＤ方法进行了验证。结果表明：得到的缩比模型
结冰实验运行参数选取方法是可行的。

关　键　词：结冰；风洞实验；相似理论；缩比模型；计算流体力学（ＣＦＤ）
中图分类号：Ｖ２２１．７１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３５９１２

　　飞行器结冰现象可以分为地面结冰和飞行结
冰两种。地面结冰是指由降雪或者冻雨天气导致

的飞行器表面以雪泥、明冰或者两者混合形式的

积冰。飞行结冰是指飞行器在飞行过程中遭遇结

冰环境时云层中的过冷水滴撞击在飞行器迎风部

件上产生积冰的现象。地面结冰的危害主要在于

影响飞行器的起飞性能，可在起飞前通过地面除

冰措施进行清除。相比于地面结冰，飞行结冰对

飞行器的危害要大得多。飞行结冰可以改变飞行

器的气动特性、操纵性和稳定性，降低发动机的效

率甚至造成发动机损毁，很容易造成飞行事故。

相关研究
［１４］
表明，霜冰对飞行器的气动外形改

变较小，对机翼等部件的气动特性影响也较

小
［５７］
，而明冰和混合冰往往会在迎风面产生不

光滑的外形，导致局部流动分离，严重改变原始气

动外形，破坏气动性能
［８１０］
。因此，冰形的准确预

测是研究积冰对飞行器气动性能影响的前提，关

系到飞行器的容冰极限和防除冰系统的设计
［１１］
。

冰形预测常用的方法有 ＣＦＤ建模和结冰风
洞实验等。ＣＦＤ建模求解积冰过程一般是采用
计算机对合理简化后的数学模型进行求解，包含

流场求解、水滴运动求解和热力学过程求解
［２４］
。

大量文献表明
［１２１８］

，ＣＦＤ可以在一定程度上较好
地模拟积冰过程，为研究结冰提供一定的依据。

结冰风洞实验则是把模型安装在实验段内，通过

模拟结冰环境来观察积冰增长过程和测量冰

形
［１９２１］

。相比较而言，ＣＦＤ建模具有成本低、数
据丰富、研究范围广的优点，但是由于建模过程中

模型的误差等原因，对于明冰、过冷大水滴环境等

包含明显水滴水膜动力学现象的结冰过程其模拟

能力还有进一步提高的空间。另一方面，尽管结

冰实验成本较高，参数选取范围很大程度上依赖

于结冰风洞的性能，但是它所得的数据是基于物

理模拟的，可以较好地反映出结冰问题的本质，同

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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时也能真实地重现结冰过程。当前，受限于结冰

风洞的性能和尺寸，全尺寸模型结冰实验是很难

实现的，多采用缩比模型进行结冰实验，即采用与

真实飞行器几何相似的而实际尺寸较小的模型安

装在结冰风洞实验段中进行结冰模拟。

然而，风洞实验作为一种模型实验，必须满足

相似性要求才能保证通过风洞实验对真实问题进

行准确的物理模拟，否则风洞实验所得的数据是

缺乏说服力的
［２１２４］

。国内外对结冰风洞实验的

相似准则进行了全面的研究。美国国家航空航天

局（ＮＡＳＡ）［２５］从几何相似、流场相似、水滴运动轨
迹相似、水滴收集相似、结冰表面热力学过程相

似、结冰表面水动力学相似这几个方面通过大量
的数据分析和方程分析提出了结冰实验的相似准

则，并通过结冰实验进行了验证，表明其相似准则

具有一定的准确性。在国内，中国空气动力研究

与发展中心
［１６，２６２７］

、西北工业大学
［２８２９］

也进行了

结冰相似准则的探究，且进行了相应的验证，表明

其相似准则的正确性。然而，目前尚无采用完整的

相似分析方法导出结冰风洞实验相似准则的报道。

从相似理论出发，导出相似准则的方法有方

程分析法和量纲分析法，前者适用于描述物理过

程的控制方程已知的情况下对相似准则的推导，

当研究对象的物理过程尚不完全清楚的情况下，

量纲分析法则更有利于推出相似准则
［３０］
。显然，

结冰问题包含了比常规的空气动力学问题更为复

杂的物理现象，如水滴撞击、水流相变和积冰的动

态增长等，目前对于这些问题的认识还有很多不

足，需要进一步加深。因此，结冰问题的相似准则

更适合于用量纲分析方法进行导出。

本文在上述大量文献和文献［３０］的启发下，
采用量纲分析法对结冰问题进行分析，导出其相

似准则，并在此基础上提出结冰实验中运行参数

的选取方法，最后采用 ＣＦＤ方法进行了验证。

１　结冰相似准则的导出
结冰问题可以表述为：云层中含有不同尺度

的过冷水滴，飞行器在穿越云层的过程中这些过

冷水滴不断撞击到结冰表面，导致积冰量不断增

长，同时积冰反过来不断改变外部的绕流、影响水

滴的运动轨迹和撞击位置这样一个动态的过程。

如图１所示，结冰过程涉及到的具体现象有：
气流的流动、水滴的运动、水滴与结冰表面的撞

击、大量水滴撞击后在空气动力和重力以及黏附

力作用下形成的水膜的运动、水滴和水膜的相变

等。可见结冰实验涉及的物理量远多于常规风洞

图 １　飞行结冰问题示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｆｌｉｇｈｔｉｃｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍ

实验中的物理量，可归纳如下：

１）描述空间的变量：积冰尺度（用积冰的厚
度 δｉ（ｓ，ｔ）表示），过冷水滴的尺度（用过冷水滴的
直径 δ表示），过冷水滴的平均间距 ｄ，飞行器的
空间尺度（用飞行器特征尺度 ｃ表示），结冰表面
的几何特征（用结冰表面的曲线坐标 ｓ表示，坐标
原点 Ｏ为翼形前缘），水膜尺度（用水膜厚度 ｈｆｉｌｍ
表示），以及水滴的空间位置（用水滴的空间位置

矢量 Ｘ（ｘｉ），ｉ＝１，２，３表示。
２）描述时间的变量：积冰时间 ｔｉ。
３）描述结冰过程中水、空气和积冰以及由它

们构成的流动系统性质的变量：黏性（用水和空

气的黏性系数 νｗ和 νａ表示），密度（水、空气和冰
的密度 ρｗ、ρａ和 ρｉ），热传导系数（水、空气和冰的
热传导系数 ｋｗ、ｋａ和 ｋｉ），比热容（水、空气和冰的
比热容 ｃｐ，ｗ、ｃｐ，ａ和 ｃｐ，ｉ），潜热（水的凝固潜热 ｈｆ），
对流换热系数 ｈ。

４）描述绕流流场参数的变量：速度（来流速度
Ｕ∞，流场的当地空气气流速度 ｕａ（ｕａ，ｉ），ｉ＝１，２，３，
过冷水滴的运动速度 ｕｄ（ｕｄ，ｉ），ｉ＝１，２，３，水膜的流
动速度 ｕｆ（ｕｆ，ｉ），ｉ＝１，２，３，压力（空气气流的静压
ｐ），温度（空气流场的温度 Ｔａ、水滴的温度 Ｔｄ）。

５）描述结冰表面性质的变量：温度（结冰表
面的温度 Ｔｓ），界面张力（水气界面张力系数
σｗ／ａ、水固界面张力系数 σｗ／ｓ）。

６）其他变量：重力（重力加速度 ｇ），冰点温
度 Ｔｆｒｅ。

因此描述结冰现象的一般关系式可写成

ｆ（δｉ，δ，ｄ，ｃ，ｓ，ｈｆｉｌｍ，Ｘ，ｔｉ，νａ，νｗ，ρａ，ρｗ，ρｉ，ｋａ，
　　ｋｗ，ｋｉ，ｃｐ，ａ，ｃｐ，ｗ，ｃｐ，ｉ，ｈｆ，ｈ，Ｕ∞，ｕａ，ｕｄ，ｕｆ，
　　ｐ，Ｔａ，Ｔｄ，Ｔｓ，σｗ／ａ，σｗ／ｓ，ｇ，Ｔｆｒｅ）＝０ （１）

考虑到结冰问题本质上是一个力学附带热交

换问题，那么在国际单位制（ＳＩ）下，该问题涉及

０６３
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　第 ２期 田永强，等：结冰风洞实验中的相似理论

到４个基本物理量，即长度、质量、时间和温度，它
们的量纲可作为基本量纲，分别用符号 Ｌ、Ｍ、Ｔ、Θ
表示，其他物理量的量纲均可由基本量纲的幂次

单项式来表示，这样，在结冰问题中，相关物理量

的意义及其量纲可以列在表１中。
由式（１）或表 １可知，结冰问题涉及 ３３个变

量，即总变量个数 Ｎ＝３３，而基本量纲数 ｋ＝４，那
么根据 ＢｕｃｋｉｎｇｈａｍΠ定理，进行量纲分析，式（１）
将变成包含 Ｎ－ｋ＝２９个无量纲量的方程，即
ｆ１（Π１，Π２，…，Π２９）＝０ （２）

式中：２９个无量纲参数为 Π１＝
δｉ
ｃ
；Π２＝

δ
ｃ
；Π３＝

ＬＷＣ
ρａ
；Π４＝

ｓ
ｃ
；Π５＝

ｈｆｉｌｍ
ｃ
；Π６＝

ｘｉ
ｃ
，ｉ＝１，２，３；Π７＝

ｔｉＵ∞
ｃ
；Π８ ＝

νｗ
νａ
；Π９ ＝

ρｗ
ρａ
；Π１０ ＝

ρｉ
ρａ
；Π１１ ＝

ｋａ
ｃｐ，ａμａ

；

Π１２＝
ｋｗ
ｋａ
；Π１３ ＝

ｋｉ
ｋａ
；Π１４ ＝

γａＲａＴａ
Ｕ２槡 ∞

；Π１５ ＝
ｃｐ，ｗ
ｃｐ，ａ
；

Π１６＝
ｃｐ，ｉ
ｃｐ，ａ
；Π１７ ＝

ｈｆ
ｃｐ，ａ（Ｔａ－Ｔｆｒｅ）

；Π１８ ＝
ｈｃ
ｋａ
；Π１９ ＝

Ｕ∞ｃ
νａ
；Π２０ ＝

ｕａ，ｉ
Ｕ∞
ｉ＝１，２，３；Π２１ ＝

ｕｄ，ｉ
Ｕ∞
，ｉ＝１，２，３；

Π２２＝
ｕｆ，ｉ
Ｕ∞
，ｉ＝１，２，３；Π２３＝

ｐ
ρａＵ

２
∞

；Π２４＝
Ｔｄ
Ｔａ
；Π２５＝

Ｔｓ
Ｔａ
；Π２６＝

σｗ／ａ
ρａＵ

２
∞δ
；Π２７＝

σｗ／ａ
σｗ／ｓ
；Π２８＝

ｇδ
Ｕ２∞
；Π２９＝

Ｔｆｒｅ
Ｔｄ
。

其中，μａ为空气的动力学黏性系数，γａ为空气的
比热比，Ｒａ为空气的气体常数。

上述２９个无量纲参数可按其不同的物理效
应范畴分类列于表２。其中：Π１为无量纲结冰厚
度，Π２和 Π４分别为表示水滴和模型几何相似的
参数，Π３为液态水含量 ＬＷＣ与空气密度的比值，

表 １　结冰问题中相关物理量及其量纲

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｌｅｖａｎｔｐｈｙｓｉｃａｌｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｔｈｅｉｒｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｉｎｉｃｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍ

物理量性质 参数 意义 量纲

空间

δｉ（ｓ，ｔ） 积冰厚度 Ｌ

δ 过冷水滴直径 Ｌ
ｄ 过冷水滴平均间距 Ｌ
ｃ 飞行器特征尺度 Ｌ
ｓ 模型表面曲线坐标 Ｌ
ｈｆｉｌｍ 水膜厚度 Ｌ

Ｘ（ｘｉ），ｉ＝１，２，３ 水滴的空间位置矢量 Ｌ

时间 ｔｉ 积冰时间 Ｔ

物性参数及系统参数

νａ 空气的运动黏性系数 Ｌ２Ｔ－１

νｗ 水的运动黏性系数 Ｌ２Ｔ－１

ρａ 空气的密度 ＭＬ－３

ρｗ 水的密度 ＭＬ－３

ρｉ 冰的密度 ＭＬ－３

ｋａ 空气的热传导系数 ＭＬＴ－３Θ－１

ｋｗ 水的热传导系数 ＭＬＴ－３Θ－１

ｋｉ 冰的热传导系数 ＭＬＴ－３Θ－１

ｃｐ，ａ 空气的比热容 Ｌ２Ｔ－２Θ－１

ｃｐ，ｗ 水的比热容 Ｌ２Ｔ－２Θ－１

ｃｐ，ｉ 冰的比热容 Ｌ２Ｔ－２Θ－１

ｈｆ 水的凝固潜热 Ｌ２Ｔ－２

ｈ 对流换热系数 ＭＴ－３Θ－１

流场参数

Ｕ∞ 来流速度（飞行速度） ＬＴ－１

ｕａ（ｕａ，ｉ），ｉ＝１，２，３ 空气气流速度 ＬＴ－１

ｕｄ（ｕｄ，ｉ），ｉ＝１，２，３ 过冷水滴速度 ＬＴ－１

ｕｆ（ｕｆ，ｉ），ｉ＝１，２，３ 水膜速度 ＬＴ－１

ｐ 空气气流静压 ＭＬ－１Ｔ－２

Ｔａ 空气流场的温度 Θ
Ｔｄ 水滴的温度 Θ

结冰表面参数

Ｔｓ 结冰表面温度 Θ
σｗ／ａ 水气界面张力系数 ＭＴ－２

σｗ／ｓ 水固表面张力系数 ＭＴ－２

其他变量
ｇ 重力加速度 ＬＴ－２

Ｔｆｒｅ 冰点温度 Θ

１６３
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表 ２　结冰问题中的无量纲参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｉｃｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍ

参数 意义

Π１＝
δｉ
ｃ

无量纲结冰厚度

Π２＝
δ
ｃ

过冷水滴尺寸与模

型尺寸之比

Π３＝
ＬＷＣ
ρａ

液态水含量与空气

密度的比值

Π４＝
ｓ
ｃ 模型几何相似

Π５＝
ｈｆｉｌｍ
ｃ

无量纲水膜厚度

Π６＝
ｘｉ
ｃ
，ｉ＝１，２，３ 水滴空间位置相似

Π７＝
ｔｉＵ∞
ｃ

无量纲积冰时间

Π８＝
νｗ
νａ
；Π９＝

ρｗ
ρａ
；Π１０＝

ρｉ
ρａ
；

Π１２＝
ｋｗ
ｋａ
；Π１３＝

ｋｉ
ｋａ
；Π１５＝

ｃｐ，ｗ
ｃｐ，ａ
；

Π１６＝
ｃｐ，ｉ
ｃｐ，ａ
；Π２７＝

σｗ／ｓ
σｗ／ａ

；Π２９＝
Ｔｆｒｅ
Ｔｄ

物性参数的比值

Π１１＝
ｋａ
ｃｐ，ａμａ

Ｐｒ 普朗特数

Π１４＝
γａＲａＴａ
Ｕ２槡 ∞

Ｍａ 马赫数

Π１７＝
ｈｆ

ｃｐ，ａ（Ｔａ－Ｔｆｒｅ）
Ｊａ 雅克伯数

Π１８＝
ｈｃ
ｋａ
Ｎｕ 努赛尔数

Π１９＝
Ｕ∞ｃ
νａ
Ｒｅ∞ 来流雷诺数

Π２０＝
ｕａ，ｉ
Ｕ∞
；Π２１＝

ｕｄ，ｉ
Ｕ∞
；Π２２＝

ｕｆ，ｉ
Ｕ∞
，ｉ＝１，２，３ 速度场相似

Π２３＝
ｐ

ρａＵ
２
∞
Ｅｕ 欧拉数

Π２４＝
Ｔｄ
Ｔａ
；Π２５＝

Ｔｓ
Ｔａ

温度场相似

Π２６＝
σｗ／ａ
ρａＵ

２
∞δ
Ｗｅ 韦伯数

Π２８＝
ｇδ
Ｕ２∞
Ｆｒ 弗劳德数

Π５为无量纲水膜厚度，Π６为表示过冷水滴空间
位置相似的参数，Π７为无量纲积冰时间，Π８、
Π９、Π１０、Π１１、Π１２、Π１３、Π１５、Π１６、Π２７、Π２９为物性
参数的比值，Π１１为普朗特数，Π１４为马赫数，Π１７为
雅克伯数，Π１８为努塞尔数，Π１９为来流雷诺数，
Π２０、Π２１、Π２２、Π２４、Π２５为表示流场几何相似的参
数，Π２３为欧拉数，Π２６为韦伯数，Π２８为弗劳德数。

在结冰实验中，Π１由其他参数决定，是因变
量；Π２由水滴尺寸的选取决定；Π３由 ＬＷＣ的选
取决定；当来流温度和压力保持不变时，空气和水

的物理性质保持不变，且模型的几何相似是必须

满足的，因此这种情形下 Π４、Π８、Π９、Π１０、Π１１、
Π１２、Π１３、Π１５、Π１６、Π２７、Π２９自然满足相似性，如果
温度和压力也进行对应的缩比，但一般情况下缩

比后的温度和压力值并不会发生很大的变化，对

空气、水的物理性质（黏性、密度、热传导系数、界

面张力系数）的影响是非常有限的，近似仍然可

以认为 Π４、Π８、Π９、Π１０、Π１１、Π１２、Π１３、Π１５、Π１６、
Π２７、Π２９仍然满足相似性，因此它们可从式（２）中
删去；Π５由绕流流场决定，可认为与 Π３、Π１９相

关
［１９］
，因此 Π５也可从式（２）中删去；Π６和 Π２１与

水滴的运动过程有关；Π７由实际积冰时间决定；
Π１４由来流速度和温度决定；Π１７与来流温度的选
取有关；Π１８取决于模型的特征尺度；Π１９取决于模
型的特征尺度和来流速度的选取；Π２０与 Π１４等
价，因此 Π２０可从式（２）中删去；Π２２可认为由
Π１４、Π１９决定，因此 Π２２也可从式（２）中删去；Π２３
与 Π１４、Π１９有关，因此 Π２３可从式式（２）中删去；
Π２４、Π２５由来流温度和模型表面温度以及 Π１８决
定，因此 Π２４、Π２５也可从式（２）中删去；Π２６由来流
速度和水滴尺寸决定；由于重力加速度可认为为

常数，Π２８由水滴尺寸和来流速度的选取决定。那
么，式（２）可简化为
ｆ１（Π１，Π２，Π３，Π６，Π７，Π１４，Π１７，
　　Π１８，Π１９，Π２１，Π２６，Π２８）＝０ （３）
式（３）可改写成
Π１ ＝ｆ２（Π２，Π３，Π６，Π７，Π１４，Π１７，
　　Π１８，Π１９，Π２１，Π２６，Π２８） （４）
即：无量纲的结冰厚度由无量纲水滴尺寸、液态水

含量与空气密度的比值、无量纲水滴空间位置、无

量纲积冰时间、马赫数、雅克伯数、努塞尔数、雷诺

数、无量纲水滴速度、韦伯数、弗劳德数决定。

式（４）便是表示结冰过程的一般无量纲关系式。

２　结冰相似准则的简化
考虑到无量纲的水滴运动方程

［２４，１９］
为

ｄ２Ｘ
ｄ珋ｔ２

＝
ＣＤＲｅｒｅｌ
２４Ｋ

珔ｕａ－
ｄＸ
ｄ珋( )ｔ （５）

式中：

Ｒｅｒｅｌ＝
δρａ ｕ－

ｄＸ
ｄｔ

μａ
（６）

Ｋ＝
ρｗδ

２Ｕ∞
１８ｃμａ

（７）

其中：ＣＤ为球形水滴在空气中运动的真实阻力系
数；Ｒｅｒｅｌ和 Ｋ分别为基于当地液滴与空气相对速
度的相对水滴雷诺数和水滴的无量纲惯性参数；

珔ｕａ为气流的无量纲速度；Ｘ为水滴的无量纲位置
矢量；珋ｔ为无量纲时间。由式（５）可知，水滴的运
动轨迹可以完全由 Ｋ和 ＣＤＲｅｒｅｌ确定。如果这２个
无量纲参数在缩比模型实验和未缩比情形中保持

２６３
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一致，则可以认为它们的水滴运动轨迹相似。然

而在实际应用中，这２个参数常常不能同时匹配。
为了克服这一困难，提出了一个综合反映 Ｋ和
ＣＤＲｅｒｅｌ影响的单一参数 Ｋ０，只要它匹配，水滴运
动就相似。文献［２５］给出的 Ｋ０表达式为

Ｋ０ ＝１８Ｋ Ｒｅ
－２／３
δ －槡６Ｒｅ

－１
δａｒｃｔａｎ

Ｒｅ１／３δ

槡
( )６ （８）

它只与水滴惯性参数 Ｋ和水滴雷诺数 Ｒｅδ有关。
水滴雷诺数是基于来流速度的雷诺数，即

Ｒｅδ ＝
ρａＵ∞δ
μａ

（９）

显然，水滴雷诺数 Ｒｅδ可以写成

Ｒｅδ ＝
ρａＵ∞δ
μａ

＝ δ
ｃ
·
ρａＵ∞ｃ
μａ

＝Π２Π１９ （１０）

因此式（８）可写成
Ｋ０ ＝１８Ｋ·Ｆ（Ｒｅδ）＝１８Ｋ·Ｆ（Π２Π１９） （１１）
而水滴的无量纲惯性参数可重新组合成

Ｋ＝
ρｗδ

２Ｕ∞
１８ｃμａ

＝１
１８
·
ρｗ
ρａ
·
δ２

ｃ２
·
ρａｃＵ∞
μａ

＝

　　 １
１８Π９Π

２
２Π１９ （１２）

因此可得

Ｋ０ ＝１８Ｋ·Ｆ（Π２Π１９）＝Π９Π
２
２Π１９·Ｆ（Π２Π１９）

（１３）
这样，式（４）中 Π６和 Π２１可以用 Π２和 Π１９替

换，从而式（４）可改写成
Π１ ＝ｆ２（Π２，Π３，Π７，Π１４，Π１７，Π１８，Π１９，Π２６，Π２８）

（１４）
即

δｉ
ｃ
＝ｆ２ δｃ

，
ＬＷＣ
ρａ
，
ｔｉＵ∞
ｃ
，Ｍａ，Ｊａ，Ｎｕ，Ｒｅ∞，Ｗｅ，( )Ｆｒ

（１５）
这就表明影响结冰冰形的主要相似参数有水

滴与飞行器尺寸的比值、液态水含量与空气密度

的比值、无量纲积冰时间、马赫数、雅克伯数、努赛

尔数、雷诺数、韦伯数以及弗劳德数。

３　本文相似准则与传统准则的关系

式（１４）尽管从严格的理论上得出了影响结
冰冰形的主要无量纲参数，但是在实际应用中，很

多无量纲参数是无法同时满足相似性条件的，严

格按照式（１４）来选取结冰实验的运行参数是很
难实现的，比如，模型缩比与水滴缩比如果严格按

照同一比例，很可能导致水滴尺寸过小而无法发

生与结冰表面的撞击，或马赫数和雷诺数往往无

法同时满足相似性要求。

传统的相似准则
［１６，２５２９］

基本上采用分别保证

几何相似、流场相似、水滴运动相似、水滴收集相

似、水滴结冰表面动力学相似、结冰表面热力学
相似来达到结冰相似的目的。这几方面也被大量

实验证实确实能够很好地反映影响结冰过程的几

乎所有因素，但是传统相似准则并没有采用无量

纲参数来严格描述上述几方面要求。下面根据上

述几个方面对所得出的无量纲参数进行分类，找

出其作用的结冰相似要求的具体方面，将传统相

似准则的要求重新写成本文量纲分析得出的无量

纲参数的组合，这样就将每个物理量的作用具体

化，也更便于导出结冰实验风洞的运行参数。

３．１　几何相似
几何相似条件对应 Π４，只要满足 Π４则可保

证几何相似。

３．２　流场相似
流场相似需要满足马赫数和来流雷诺数保持

不变，即 Π１４和 Π１９保持不变。马赫数一般非常容
易满足相似性条件，但是雷诺数很难满足，只有特

殊的具备降温、增压能力的风洞才能做到马赫数

和来流雷诺数同时满足相似性。

对于结冰风洞实验，温度是一项关键运行参

数，它的剧烈变化很可能导致结冰的结果发生质

变，另外，结冰问题一般属于低速空气动力学的范

畴，结冰部位都位于前缘，这些地方边界层厚度很

小，因此只要满足马赫数相等即可。

３．３　水滴运动相似
从式（１３）可知，要满足水滴运动相似，则需

要满足式（１６）。当且仅当式（１７）和式（１８）同时
成立，才能保证式（１６）成立。
Π２２，ＳΠ１９，Ｓ·Ｆ（Π２，ＳΠ１９，Ｓ）＝Π

２
２Π１９·Ｆ（Π２Π１９）

（１６）
Π２，Ｓ ＝Π２ （１７）
Π１９，Ｓ ＝Π１９ （１８）
式中：下标“Ｓ”表示缩比情形下对应的参数，无下
标则表示未缩比情形的参数，下文中也相同。考

虑到如果满足水滴尺寸缩比相似，即式（１７）成
立，则由于风洞实验段参数的限制（Ｕ∞和 νａ的调
节会引起其他无量纲量如马赫数、韦伯数等发生

变化）必然导致雷诺数减小，使式（１８）无法满足，
从而即式（１６）不能满足，Ｋ０不能相等。也就是
说，用 Ｋ０来描述水滴的运动相似尽管精度更高，
但是在缩比实验中几乎不可能满足。

现在考察 Ｋ０与 Ｋ的关系，即式（１１），也就是
要考察函数 Ｆ（Ｒｅδ）的特性。图 ２给出了在常规
的结冰参数范围内不同水滴直径下 Ｆ（Ｒｅδ）随来

３６３
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流速度的变化曲线。由图 ２可见，Ｆ（Ｒｅδ）的值基
本上介于０．０１～０．０４，并且在实际飞行速度或缩
比实验速度范围，Ｆ（Ｒｅδ）变化平缓，因为缩比模
型实验速度和真实飞行速度相差不会很大，所以

引起 Ｆ（Ｒｅδ）的差别较小。图 ３给出了不同来流
速度下 Ｆ（Ｒｅδ）随水滴直径的变化，其变化类似于
它随来流速度的变化，即水滴直径的差异不会引

起 Ｆ（Ｒｅδ）很大的变化。由此可知，Ｆ（Ｒｅδ）不会
随来流速度或水滴直径发生很大变化。因此可以

用 Ｋ代替 Ｋ０近似表征水滴运动的相似性，即只
要保证 Ｋ在缩比情形下和未缩比时相等，就近似
认为水滴运动相似。

图 ２　Ｆ（Ｒｅδ）随来流速度 Ｕ∞的变化

Ｆｉｇ．２　Ｆ（Ｒｅδ）ｖｅｒｓｕｓｆｒｅｅｓｔｒｅａｍｖｅｌｏｃｉｔｙＵ∞

图 ３　Ｆ（Ｒｅδ）随水滴直径 δ的变化

Ｆｉｇ．３　Ｆ（Ｒｅδ）ｖｅｒｓｕｓｄｒｏｐｌｅｔｄｉａｍｅｔｅｒδ

３．４　水滴收集相似
表面水滴收集相似要求结冰表面水滴收集量

相似
［２５］
，即

ＬＷＣ·Ｕ∞βｔｉ
ρｉｃ

( )η
Ｓ

＝
ＬＷＣ·Ｕ∞βｔｉ

ρｉｃ
η （１９）

式中：β和 η分别为局部水滴收集系数和冻结比
例。考虑到

ＬＷＣ·Ｕ∞βｔｉ
ρｉｃ

η＝
ρａ
ρｉ
·
ＬＷＣ
ρａ
·
Ｕ∞ｔｉ
ｃβη

＝１
Π１０
Π３Π７βη

（２０）

那么，只要保证 Π３、Π７、Π１０、β、η的乘积在缩
比条件下与未缩比时相等，就可满足式（１９），其
中 Π１０为常量。
３．５　水滴结冰表面动力学相似

水滴撞击到结冰表面之后，会发生铺展、融

合、飞溅等动力学过程，描述该过程最重要的参数

就是韦伯数，即 Π２６。只要满足
Π２６，Ｓ ＝Π２６ （２１）
则可保证水滴结冰表面动力学相似。
３．６　结冰表面热力学相似

水滴撞结冰表面的热力学过程是一种典型的

边界层对流换热现象，根据经典的热力学理

论
［３１］
，边界层对流换热现象可表述为

Ｎｕ＝ｆ（珋ｓ，Ｒｅ，Ｐｒ） （２２）
式中：珋ｓ为无量纲的物面位置。对应于本文中的
无量纲参数可写成

Π１８ ＝ｆ（Π４，Π１９，Π１１） （２３）
因此只要保证 Π４、Π９、Π１１保持不变，即可满

足热力学相似。

综上可见，传统的相似准则中的要求都可以

表示为本文得出的无量纲参数的函数，它们之间

的关系如表３所示。
表 ３　传统相似准则要求与本文相似准则的关系

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｌａｗｓ
ａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｄｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｌａｗ

传统相似

准则的要求

相关的无量

纲参数

应用中满足相似

性要求的条件

几何相似 Π４＝
ｓ
ｃ 采用缩比模型，自然满足

流场相似

Π１４＝Ｍａ
选取合理的速度和温度，容易

满足

Π１９＝Ｒｅ∞
往往不容易满足，尽量配合其

他条件，使其他条件优先满足

水滴运动相似
Π２＝

δ
ｃ 令 Ｋ保持不变

Π１９＝Ｒｅ∞

水滴收集相似

Π３＝
ＬＷＣ
ρａ

选取合理液态水含量，容易

满足

Π７＝
ｔｉＵ∞
ｃ

取合理的积冰时间，容易满足

β
水滴运动相似的前提下即可

满足

η 对流换热相似，依赖于 Π１８

水滴结冰表面
动力学相似

Π２６＝
１
Ｗｅ 明冰条件下非常重要

结冰表面热力

学相似

Π１８＝Ｎｕ 很难满足，取决于 Π４、Π９、Π１１

Π４＝
ｓ
ｃ 采用缩比模型，自然满足

Π１９＝Ｒｅ∞
往往不容易满足，尽量配合其

他条件，使其他条件优先满足

Π１１＝Ｐｒ 自然满足

４　结冰风洞运行参数选取方法

当模型尺寸缩比时，假定

４６３
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　第 ２期 田永强，等：结冰风洞实验中的相似理论

ｃＳ ＝ｋ０ｃ （２４）
式中：ｋ０＜１为缩比的比例，而当风洞的其他运行
参数（风速、温度、压力、水滴直径、液态水含量和

积冰时间等）均不发生变化时，式（１５）中 Π３、
Π１４、Π１７、Π２６、Π２８均可满足相似性要求，而选取合
理的结冰时间也很容易满足

Π７，Ｓ ＝Π７ （２５）
但式（１２）中其余的无量纲量满足以下关系式：

Π２，Ｓ ＝
１
ｋ０
Π２ （２６）

Π１８，Ｓ ＝ｋ０Π１８ （２７）
Π１９，Ｓ ＝ｋ０Π１９ （２８）

这样，显然只要模型的缩比比例 ｋ０≠１，Π２、
Π１８、Π１９是无法满足相似性要求的。而 Π２、Π１９与
水滴运动过程紧密相关，Π１８与结冰表面的热力学
过程紧密相关，这样就不得不考虑不同结冰条件

下结冰问题的具体特征来选取风洞的运行参数。

４．１　霜冰情形下实验运行参数的选取
在霜冰情形下，水滴一撞击到结冰表面就立

即冻结成冰，结冰过程显然可以不用考虑水滴的

动力学效应和表面水膜的情形，只需要考满足流

场相似、水滴运动相似和水滴收集相似即可满足

相似性。从表３可知，水滴运动相似要满足
ＫＳ ＝Ｋ （２９）
即

Π２２，ＳΠ１９，Ｓ ＝Π
２
２Π１９ （３０）

考察式（３０），显然取

δＳ ＝ ｋ槡０δ （３１）
Ｕ∞，Ｓ ＝Ｕ∞ （３２）
便可满足式（２９）。

水滴收集相似要求保证满足式（２０）。那么，
显然只要满足水滴运动相似，就可以保证

βＳ ＝β （３３）
并且在霜冰情形下，水滴撞击后完全冻结，即

η＝１ （３４）
同时可取积冰时间和液态水含量为

ｔｉ，Ｓ ＝ｋ０ｔｉ （３５）
ＬＷＣＳ ＝ＬＷＣ （３６）
便可满足 Π３和 Π７在缩比条件下与未缩比时相
等，且保证式（１９）成立。

取

ＴＳ ＝Ｔ （３７）
也可保证

Π１７，Ｓ ＝Π１７ （３８）
Π１４，Ｓ ＝Π１４ （３９）
这样流场相似也得到了满足。

因此，霜冰情形下对应的风洞运行参数选

取为

ｃＳ ＝ｋ０ｃ

Ｕ∞，Ｓ ＝Ｕ∞
ＬＷＣＳ ＝ＬＷＣ

ＴＳ ＝Ｔ

ｐＳ ＝ｐ

δＳ ＝ ｋ槡０δ

ｔｉ，Ｓ ＝ｋ０ｔ

















ｉ

（４０）

４．２　明冰情形下实验运行参数的选取
在明冰情形下，水滴的动力学效应和结冰表

面的热力学过程对结冰有很关键的影响，它们的

相似性要得到满足，同时也应保证水滴运动轨迹

的相似、水滴收集相似、流场相似。可取水滴直径

的满足

δＳ ＝ｋ
λ
０δ （４１）

式中：λ为待定参数。此时要保证结冰表面水滴
动力学相似则要满足

Π２６，Ｓ ＝Π２６ （４２）
可得

Ｕ∞，Ｓ ＝ｋ
－λ２
０ Ｕ∞ （４３）

这时

Π２，Ｓ ＝ｋ
λ－１
０ Π２ （４４）

Π１９，Ｓ ＝ｋ
１－λ２
０ Π１９ （４５）

进一步可得

ＫＳ ＝
１
１８Π９，ＳΠ

２
２，ＳΠ１９，Ｓ ＝ｋ

３
２λ－１
０ Ｋ （４６）

要满足水滴运动轨迹相似，显然只有取

λ＝２３
（４７）

因此可得

δＳ ＝ｋ
２
３
０δ （４８）

Ｕ∞，Ｓ ＝ｋ
－１３
０ Ｕ∞ （４９）

这样水滴的动力学效应和水滴运动轨迹相似性要

求得到了满足。

另外，要保证水滴收集相似要满足式（１９），
那么显然与霜冰情形下类似，只要再满足缩比条

件下和未缩比时冻结比例和液态水含量相等，并

取积冰时间

ｔｉ，Ｓ ＝ｋ
４
３
０ｔｉ （５０）

就可以满足 Π３，Ｓ＝Π３，Π７，Ｓ＝Π７且水滴收集
相似。同时取

ＴＳ ＝Ｔ （５１）
也可保证

５６３
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Π１７，Ｓ ＝Π１７ （５２）
但是，要保证冻结比例相等就必须要保证结

冰表面对流传热相似。表征对流传热强度的无量

纲数为努塞尔数 Ｎｕ，即 Π１８，显然缩比后 Ｎｕ减小
了。考虑式（２３），缩比后，普朗特数不变，而由
式（４５）可知雷诺数也减小了，而在结冰部位多在
迎风部位，这些地方边界层较薄，当地雷诺数一般

也低于临界雷诺数，可认为局部的流动状态仍然

为层流状态，缩比后雷诺数进一步减小，并未改变

结冰表面边界层的流态，因此可认为缩比后尽管

对流换热的强度相对减小了，但是并未引发对流

换热过程发生质变。另一方面，结冰表面的水膜

厚度是非常小的
［２５］
，一般不超过 １０μｍ量级，其

相变的时间尺度也是很小的
［３２］
，在空气动力的剪

切作用下的流动速度也很小。因此，尽管缩比后

冻结比例有变化，但是相比于水滴动力学效应和

运动轨迹对积冰冰形的影响，可以认为冻结比例

的改变产生的影响较小，近似可以忽略。此外，按

上述方法进行参数选取，有

Π１４，Ｓ ＝ｋ
－１３
０ Π１４ （５３）

Π２８，Ｓ ＝ｋ
４
３
０Π２８ （５４）

式中：马赫数 Π１４表征流动的压缩性，在结冰现象
对应的来流速度范围内，压缩性要求也可以适当

放宽，而 Π２与 Π２８与霜冰情形下类似，可以忽略
其不满足相似性要求带来的影响。

综上所述，明冰情形下对应的风洞运行参数

选取为

ｃＳ ＝ｋ０ｃ

Ｕ∞，Ｓ ＝ｋ
－１３
０ Ｕ∞

ＬＷＣＳ ＝ＬＷＣ

ＴＳ ＝Ｔ

ｐＳ ＝ｐ

δＳ ＝ｋ
２
３
０δ

ｔｉ，Ｓ ＝ｋ
４
３
０ｔ

















ｉ

（５５）

５　基于ＣＦＤ的结冰实验相似准则验证
为了对本文提出结冰实验的相似准则进行验

证，采用 ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ软件对理论分析得出的风
洞实验运行参数选取方法进行计算对比，具体计

算方法参见文献［１２］。首先选取 ＮＡＣＡ００１２翼
型分别进行霜冰和明冰情形下积冰冰形的预测并

与实验结果对比，验证积冰预测数值方法的有效

性，然后采用这种方法预测不同尺寸模型的积冰

结果，验证本文提出的积冰实验运行参数选取方

法的可行性。为了精确地模拟结冰过程，计算采

用多步法，即将结冰的总时间分为若干时间步，在

每一个时间步 Δｔ内依次进行流场求解、水滴运动
及撞击特性求解、积冰增长求解，然后更新网格，

这样在完成所有时间步后得到最终的冰形，如

图４所示。

图 ４　多步法计算流程

Ｆｉｇ．４　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｕｌｔｉｓｔｅｐｍｅｔｈｏｄ

５．１　ＮＡＣＡ００１２翼型积冰冰形预测
本文积冰计算的参数选取参照了文献［３３］

中的结冰风洞实验结果并与其实验参数相同，选

取了来流温度较低、水滴尺寸较小、液态水含量较

低的霜冰情形以及来流温度较高、水滴尺寸较大、

液态水含量较高的明冰情形，具体数值如表 ４所
示。霜冰的计算时间步数 ｎ＝３，时间步长 Δｔ＝
１４０ｓ，明冰计算时间步数 ｎ＝２，时间步长 Δｔ＝
１８０ｓ。

图５给出了霜冰的计算结果与实验结果的对
比。由图可见，相比于实验结果，本文的计算结果

在翼型下表面的积冰有一些微小的差异，但是总

体上本文的计算结果与实验结果的积冰范围、积

冰厚度、冰形形状都吻合良好。这就表明本文的

计算方法可以较好地预测霜冰的冰形。

图６给出了明冰的计算结果与实验结果的对
比。由图可见，相比于实验结果，本文的计算结果

尽管在冰角的生长方向、冰角的高度上有一定的

表 ４　积冰冰形预测的参数

Ｔａｂｌｅ４　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｉｃｉｎｇｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

变量 霜冰情形 明冰情形

平均气动弦长 ｃ／ｍ ０．５３３４ ０．５３３４

来流速度 Ｕ∞ ／（ｍ·ｓ
－１） １０２．８ ６７．１

来流静温 Ｔ∞ ／Ｋ ２５６．４９ ２６５．０７

来流静压 ｐ∞ ／Ｐａ ９０７６０ ９０７６０

迎角 α／（°） ３．５ ３．５

液态水含量 ＬＷＣ／（ｇ·ｍ－３） ０．５５ １．３０

平均水滴直径 ＭＶＤ／μｍ ２０ ３０

积冰时间 ｔｉ／ｓ ４２０ ３６０

积冰时间步数 ｎ ３ ２

积冰时间步长 Δｔ／ｓ １４０ １８０
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图 ５　霜冰冰形计算结果与实验结果

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐｕｔｅｄａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｃｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｒｉｍｅｉｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎ

图 ６　明冰冰形计算结果与实验结果

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐｕｔｅｄａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｃｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｇｌａｚｅｉｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎ

差异，但是在积冰的范围、积冰的冰角位置和驻点

附近的积冰厚度都吻合较好，冰形形状也较为接

近。这就表明本文的计算方法可以较好地预测明

冰的特征，可用于冰形的预测。

综上可见，本文的积冰计算方法可以较好地

预测积冰冰形，可用于风洞实验运行参数选取方

法的验证。

５．２　风洞实验运行参数选取方法验证
根据式（４０）和式（５５），本文选取霜冰情形

和明冰情形下的全尺寸模型和缩比模型结冰参数

分别如表５和表６所示。
图７给出了按表５参数计算得出的全尺寸模

型和１／３缩比模型的冰形对比结果。由图可见，
一方面，采用表 ３中的参数计算所得的全尺寸模
型和缩比模型的冰形形状基本上完全吻合。另一

方面，缩比模型的冰形厚度在每个翼面位置处都

略微大于全尺寸模型，这是由于在考虑水滴运动

轨迹相似时，只保证了水滴无量纲惯性参数Ｋ相

表 ５　霜冰情形相似性验证计算参数选取

Ｔａｂｌｅ５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｉｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｏｆｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｕｎｄｅｒｒｉｍｅｉｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎ

变量 全尺寸模型 缩比模型

缩比比例 ｋ０ １ １／３

平均气动弦长 ｃ／ｍ ０．５３３４ ０．１７７８

来流速度 Ｕ∞ ／（ｍ·ｓ
－１） １０２．８ １０２．８

来流静温 Ｔ∞ ／Ｋ ２５６．４９ ２５６．４９

来流静压 ｐ∞ ／Ｐａ ９０７６０ ９０７６０

迎角 α／（°） ３．５ ３．５

液态水含量 ＬＷＣ／（ｇ·ｍ－３） ０．５５ ０．５５

平均水滴直径 ＭＶＤ／μｍ ２０ １１．５４７

积冰时间 ｔｉ／ｓ ４２０ １４０

积冰时间步数 ｎ ３ ３

积冰时间步长 Δｔ／ｓ １４０ ４６．６６７

表 ６　明冰情形相似性验证计算参数选取

Ｔａｂｌｅ６　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｌｅｃｔｉｏｎｉｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｏｆｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｕｎｄｅｒｇｌａｚｅｉｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎ

变量 全尺寸模型 缩比模型

缩比比例 ｋ０ １ １／３

平均气动弦长 ｃ／ｍ ０．５３３４ ０．１７７８

来流速度 Ｕ∞ ／（ｍ·ｓ
－１） ６７．１ ９６．７７５

来流静温 Ｔ∞ ／Ｋ ２６５．０７ ２６５．０７

来流静压 ｐ∞ ／Ｐａ ９０７６０ ９０７６０

迎角 α／（°） ３．５ ３．５

液态水含量 ＬＷＣ／（ｇ·ｍ－３） １．３０ １．３０

平均水滴直径 ＭＶＤ／μｍ ３０ １４．４２３

积冰时间 ｔｉ／ｓ ３６０ ８３．２

积冰时间步数 ｎ ２ ２

积冰时间步长 Δｔ／ｓ １８０ ４１．６

图 ７　霜冰冰形相似验证的计算结果

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｃｉｎｇ

ｕｎｄｅｒｒｉｍｅｉｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎ

等，而水滴相对雷诺数在缩比后变小了，那么从水

滴运动方程可知水滴在撞击过程中的加速度就减

小了，水滴的惯性相对有所增大，从而导致结冰表

面的水滴收集量是略有增大的，但是这种变化影

响很小。总体上，根据表 ５的参数计算所得的全

７６３
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尺寸模型上的冰形和缩比模型的冰形基本上满足

冰形相似。这也就说明根据式（４０）选取的缩比
模型的参数可以得到相似的冰形。

图８给出了按表６参数计算得出的全尺寸模
型和１／３缩比模型的冰形对比结果。由图可见，
一方面，采用表 ６中的参数计算所得的全尺寸模
型和缩比模型的冰形形状基本上吻合，冰角的位

置和高度基本相同，积冰范围也吻合较好。另一

方面，缩比模型驻点附近的积冰厚度要略低于全

尺寸模型，而在驻点两侧下游的积冰厚度略高于

全尺寸模型，并且上表面的积冰范围比全尺寸模

型时偏大，下游形成了冰脊。这是因为模型尺寸

缩比后，对流换热的强度降低了，水滴和水膜的冻

结比例减小了，在驻点两侧的上下表面的水滴或

者水膜在气动力的作用下向下游的流动的比例增

大了，导致驻点两侧下游的积冰范围和厚度略大

于全尺寸模型，而在驻点附近，由于缩比后来流速

度增大了，驻点附近的气动加热效应更强了，导致

局部的冻结比例相比于全尺寸模型偏小。总体

上，根据表６的参数计算所得的全尺寸模型上的
冰形和缩比模型的冰形基本上满足冰形相似。这

也就说明根据式（５５）选取的缩比模型的参数可
以得到相似的冰形。

综上所述，式（４０）和式（５５）表述的选取结冰
实验的参数可以得到较好地满足积冰实验相似性

的要求。

图 ８　明冰冰形相似验证的计算结果

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｃｉｎｇ

ｕｎｄｅｒｇｌａｚｅｉｃｅｓｉｔｕａｔｉｏｎ

６　结　论

１）通过严格的量纲分析，得出了描述结冰问
题的无量纲关系式以及其中的无量纲参数，并逐

个分析了它们的意义，得到了影响结冰的主要无

量纲参数：水滴与飞行器尺寸的比值、液态水含量

与空气密度的比值、无量纲积冰时间、马赫数、雅

克伯数、努赛尔数、雷诺数、韦伯数以及弗劳德数。

２）传统的结冰相似准则的要求都可以表示
成本文推出的各个无量纲参数的组合。

３）在模型缩比时，通过分别满足传统相似准
则的几方面要求，并根据其中各个无量纲参数的

关系导出了结冰风洞运行参数的选取方法。

４）通过 ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ软件进行结冰风洞运
行参数的选取方法进行验证，表明得出的方法是

可行的。
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ａｌｙｚｅｄａｎｄｓｕｍｍｅｄｕｐ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｖａｒｉａｂｌｅｓｉｎｖｏｌｖｅｄａｒｅｓｕｍｍａｒｉｚｅｄ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｂｏｔｈｔｈｅｉｒｐｈｙｓｉｃａｌｍｅａｎ
ｉｎｇｓａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ．Ｔｈｅｎｓｏｍｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｖａｒｉａｂｌｅｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙａｐｐｌｙｉｎｇｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｈｅｏｒｙａｎａｌｙｓｉｓ
ｍｅｔｈｏｄｔｏｔｈｅｉｎｆｌｉｇｈｔｉｃｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍａｎｄｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｍｅａｎｉｎｇｓｏｆｔｈｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｖａｒｉａｂｌｅｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．
Ｓｏｍｅｓｉｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｔｏｔｈｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｔｈｅｉｎｆｌｉｇｈｔｉｃｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍａｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄｂｙｉｇｎｏｒｉｎｇｔｈｅ
ｕｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｆａｃｔｏｒｓ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｄｏｍｉｎａｎｔｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｉｃｉｎｇｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｆｉｎａｌ
ｌｙ，ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｓｅｌｅｃｔｉｎｇｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｉｃｉｎｇｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｏｎｓｃａｌｅｍｏｄｅｌｓｉｓａｃｈｉｅｖｅｄ
ｂｙａｐｐｌｙｉｎｇｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｌａｗｓ，ｉｔｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙＣＦＤａｎｄｉｔｓｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｉｓｃｏｎｆｉｒｍｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｃｉｎｇ；ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔ；ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｈｅｏｒｙ；ｓｃａｌｅｍｏｄｅｌ；ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ
（ＣＦＤ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８２７１２：５１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２６．１６２８．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１４７２２２１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｃａｉ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

０７３
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基于离散正弦调频变换的中段多微动目标分离

陈帅１，冯存前２，，张蓉３

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

３．空军装备部驻北京地区军事代表局，北京 １００１６６）

　　摘　　　要：弹道导弹在飞行中段形成目标群，窄带雷达无法从距离上将弹道目标分离。
为使窄带雷达具备分离弹道目标的能力，对弹道目标的微动特性进行研究。对振动目标的信

号回波进行建模，分析其在离散正弦调频变换（ＤＳＦＭＴ）中的聚敛特性。利用多分量信号在变
换域中的聚敛特性，实现不同信号分量的分离，并估计出目标的振动频率。仿真实验表明，在

信噪比 －１０ｄＢ下，多个振动目标散射点的窄带雷达回波在 ＤＳＦＭＴ域上具有明显的聚敛特性，
分辨出了不同的振动散射点，振动频率估计均方根误差小于 －２．５ｄＢ。

关　键　词：微动；弹道中段；窄带雷达；离散正弦调频变换 （ＤＳＦＭＴ）；目标分离
中图分类号：ＴＮ９５７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３７１０８

　　弹道导弹自诞生以来受到各大军事力量的关
注，发展至今已经成为能加速战争进程的战略性

武器。面对弹道导弹的威胁，开发部署防御系统

是必要的。弹道导弹的核心技术与运载火箭相

似，在发射升空后导弹将弹头送到既定轨道上，利

用地球引力完成中段飞行，这段时间占整个发射

过程７０％。为了提高生存能力，弹道导弹在飞行
中段经常会采取投放干扰箔条、释放模拟弹头等

假目标，以及将末级火箭炸成碎片形成干扰碎片

云等措施迷惑探测雷达。由于弹道中段没有大气

阻力的影响，弹头、诱饵和碎片残骸等均在弹道附

近伴随弹头高速运动，这就形成了一个扩散范围

可达千米的群目标。

美国科学家 Ｃｈｅｎ于２００１年首次提出雷达中
的微动概念

［１２］
，并对基于微动的目标特性分析

与识别展开深入研究。此后基于微动的目标特性

分析引起各国研究人员的重视。在弹道目标识别

领域，弹头、诱饵和碎片的微动形式有振动、旋转、

进动等，在分辨出各个微动散射点回波信号的基

础上，分析各个弹道目标回波中由微动引起的相

位变化，即可判断目标的运动特性并提取相关特

征
［３］
。然而，弹道群目标通常处于窄带雷达的一

个距离分辨单元内，因此，窄带雷达无法在距离上

分离弹道群目标。

针对上面的问题，邵长宇等
［４］
对目标窄带回

波信号做时频变换，将目标时频曲线看作运动航

迹，利用航迹追踪算法提取出不同散射点回波信

号的微多普勒曲线，实现了不同散射点的分离。

张淑宁等
［５］
利用粒子滤波算法恢复出回波信号

中２个分量信号的相位差，同时实现了正弦调频
信号参数估计。陈广锋等

［６］
利用峰值提取法和

拟合直线法对目标窄带回波信号进行处理，成功

估计出微动目标的振动频率和加速度参数。

上述方法存在参数估计精度不高，不适用信

号分量较多情况下的分离问题。为实现微动目标

回波信号分离，本文以弹道中段多个振动目标为

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002015&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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研究对象，首先建立多目标的振动模型，分析振动

对回波相位的调制形式。其次基于正弦调频信号

处理方法，提出利用离散正弦调频变换（ＤＳＦＭＴ）
分离弹道目标回波信号的方法，并估计出了目标

的振动频率。

１　多目标振动模型

在弹道目标的飞行中段，大量形状不规则的

碎片、诱饵在弹道导弹轨道上高速飞行，其飞行速

度与加速度大致相同，因此一段时间内在空间中

的相对位置保持不变
［７］
。同时这些目标自身会

不断地翻滚和振动，对雷达回波产生独特的附加

调制。

本文建立如图 １所示多个振动目标的模型，
为了理论分析的方便，将振动目标理想化为一个

振动散射点。

图１中，以雷达原点 Ｏ为坐标原点建立雷达
坐标系 ＯＵＶＷ。其中多个振动散射点 Ｐｉ组成目
标群，以每个振动散射点各自的振动中心 Ｏ′ｉ为
原点建立参考坐标系。

假设目标符合远场条件，以振动散射点 Ｐ１为
例，以 Ｐ１的振动中心 Ｏ′１点为原点建立参考坐标
系 Ｏ′１ＸＹＺ。Ｄ１为散射点 Ｐ１的振动幅度，ω１为振
动频率。αＰ１为 Ｐ１在参考坐标系中的初始方向
角，βＰ１为初始高度角。假设雷达原点 Ｏ到参考坐
标系 Ｏ′１ＸＹＺ的距离为 Ｒ１，α为参考坐标系 Ｏ′１ＸＹＺ
在雷达坐标系中的方位角，β为高度角，那么雷达
原点 Ｏ到参考坐标系 Ｏ′１ＸＹＺ原点的距离矢量为
Ｒ１ ＝（Ｒ１ｃｏｓβｃｏｓα，Ｒ１ｓｉｎβｃｏｓα，Ｒ１ｓｉｎβ） （１）
则振动中心微动距离变化矢量为

Ｄｔ１ ＝Ｄｔ１（ｃｏｓβＰ１ｃｏｓαＰ１，ｓｉｎβＰ１ｃｏｓαＰ１，ｓｉｎβＰ１）

（２）
式中：Ｄｔ１＝Ｄ１ｓｉｎ（ω１ｔ）为Ｐ１点到振动中心的距

图 １　多振动目标模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｕｌｔｉｖｉｂｒａｔｉｏｎｔａｒｇｅｔｍｏｄｅｌ

离，ω１＝２πｆ１。则 Ｐ１点到雷达的距离 Ｒｔ１可以表

示为
［８９］

Ｒｔ１ ＝ Ｒｔ１ ＝ Ｒ１＋Ｄｔ１ ＝［（Ｒ１ｃｏｓβｃｏｓα＋

　　Ｄｔ１ｃｏｓβＰ１ｃｏｓαＰ１）
２＋（Ｒ１ｓｉｎβｃｏｓα＋

　　Ｄｔ１ｓｉｎβＰ１ｃｏｓαＰ１）
２＋（Ｒ１ｓｉｎβ＋

　　Ｄｔ１ｓｉｎβＰ１）
２
］
１
２ （３）

化简后可得

Ｒｔ１ ＝［Ｒ１
２＋Ｄ２ｔ１＋２Ｒ１Ｄｔ１（ｓｉｎβｓｉｎβＰ１ ＋

　　ｃｏｓ（α－αＰ１）ｃｏｓβｃｏｓβＰ１）］
１
２ ＝

　　Ｒ [１ １＋Ｄ
２
ｔ１

Ｒ１
２ ＋
２Ｄｔ１
Ｒ１
（ｓｉｎβｓｉｎβＰ１＋

　　ｃｏｓ（α－αＰ１）ｃｏｓβｃｏｓβＰ１ ]）
１
２

（４）

由于 Ｒ１Ｄｔ１，利用泰勒展开公式 １＋ｘ槡
２≈

１＋１
２
ｘ化简式（４）可得

Ｒｔ１≈ Ｒ１＋Ｄｔ１（ｓｉｎβｓｉｎβＰ１ ＋
　　ｃｏｓ（α－αＰ１）ｃｏｓβｃｏｓβＰ１） （５）

设雷达发射的单频脉冲信号工作频率为 ｆｃ。
单个脉冲宽度为 τ，脉冲重复间隔为 Ｔ。则发射信
号可表示为

［１０］

ｓｔ（ｔ）＝∑
ｗ
ｒｅｃｔｔ－ｗＴ( )τ

ｃｏｓ（２πｆｃｔ） （６）

式中：ｒｅｃｔｔ－ｗＴ( )τ
＝
１　　 ｔ－ｗＴ≤τ
０　　 ｔ－ｗＴ ＞{ τ

，则 ｔ时

刻，振动散射点 Ｐ１反射的信号经正交双通道解调
后可以表示为

ｓ１ ＝Ａ１ｅｘｐｊ
４πｆｃ
ｃ
Ｒｔ( )１ （７）

式中：Ａ１为散射系数；ｃ为光速。
由式（５）可以看出，振动散射点 Ｐ１相对于振

动中心点的微动距离变化满足正弦变化形式，故

振动散射点回波信号为正弦调频信号。考虑到多

个振动目标的回波信号在时域上叠加，则雷达实

际接收的信号为

ｓｓ ＝∑
Ｉ

ｉ＝１
Ａｉｅｘｐｊ

４πｆｃ
ｃ
Ｒ( )ｔｉ ＋ｎｏｉｓｅ （８）

式中：Ｒｔｉ为散射点 Ｐｉ到雷达的距离；Ｉ为目标个
数；ｎｏｉｓｅ为接收机噪声。

２　基于离散正弦调频变换的目标分
离方法

　　孙志国等在２０１２年提出离散正弦调频变换，
指出正弦调频（ＳｉｎｕｓｏｉｄＦｒｅｑｕｅｎｃｙＭｏｄｕｌａｔｉｏｎ，
ＳＦＭ）信号在变换域上有良好的聚敛性［１１］

。因

２７３
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　第 ２期 陈帅，等：基于离散正弦调频变换的中段多微动目标分离

此，利用 ＳＦＭ信号在变换域上的聚敛性，可以分
离出不同 ＳＦＭ信号分量，并估计信号参数。

本文通过修改上述方法的基本模型，将离散

正弦调频变换应用到微动目标的分离与特征提取

中，从而实现通过窄带雷达回波分离弹道目标的

目的。

２．１　离散正弦调频变换原理
ＳＦＭ信号的相位以正弦形式变化，其瞬时频

率可以表示为
［１２１３］

ｆｓ（ｔ）＝ｆｃ＋ｆｍｃｏｓ（２πｆｄｔ） （９）
式中：ｆｍ为频率变化幅度；ｆｄ为正弦变化频率。对
式（９）进行积分，得到 ＳＦＭ信号的相位，则 ＳＦＭ
信号的一般形式可以写成

ｓ（ｔ）＝Ａｅｘｐ［ｊ２πｆｃｔ＋ｊＬｓｉｎ（２πｆｄｔ）］ （１０）
其中：Ａ为幅度；Ｌ＝ｆｍ／ｆｄ。

令式（１０）中的 ｆｃ＝０，得到 ＳＦＭ信号的基带
表达式，其离散形式可以表示为

ｓ（ｎ）＝Ａｅｘｐｊｌｄｓｉｎ２πｋｄ
ｎ( )( )Ｎ

（１１）

式中：０≤ｎ≤Ｎ－１；ｌｄ、ｋｄ分别为 Ｌ、ｆｄ的离散化
参数。

下面构造以 ｌ、ｋ为变量的离散正弦调频变
换，对于 ＳＦＭ信号 ｓ（ｎ），其离散正弦调频变换为

Ｄ（ｋ，ｌ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｓ（ｎ）ｅｘｐ －ｊｌｓｉｎ２πｋｎ( )( )Ｎ

（１２）

将式（１１）代入式（１２），得到

Ｄ（ｋ，ｌ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
Ａｅｘｐｊｌｄｓｉｎ２πｋｄ

ｎ( )( )Ｎ
·

　　ｅｘｐ －ｊｌｓｉｎ２πｋｎ( )( )Ｎ
（１３）

由式（１３）可知，当 ｌ＝ｌｄ，ｋ＝ｋｄ时，Ｄ（ｋ，ｌ）取

最大值，且 Ｄ（ｋｄ，ｌｄ）＝∑
Ｎ－１

ｎ＝０
Ａ＝ＮＡ。因此，一般

ＳＦＭ信号的参数估计目标函数可以表示为

（ｋ^，ｌ^）＝ａｒｇｍａｘ
ｋ，ｌ

Ｄ（ｋ，ｌ）

Ａ^＝ Ｄ（ｋ^，ｌ^）{
Ｎ

（１４）

２．２　振动目标回波的变换域特性分析
由２．１节的分析推导可知，ＳＦＭ信号经过离

散正弦调频变换后，在变化量 ｌ、ｋ与信号参数相
匹配处产生最大值。因此，对振动目标的回波进

行离散正弦调频变换后，根据最大值出现的坐标

就可以估计出信号参数，从而获取弹道目标的振

动频率。

首先观察单个振动散射点 Ｐ１的雷达接收信
号，将式（７）进一步写为

ｓ１ ＝Ａ１ (ｅｘｐ ｊ
４πｆｃ
ｃ
（Ｒ１＋Ｄｔ１（ｓｉｎβｓｉｎβＰ１ ＋

　　ｃｏｓ（α－αＰ１）ｃｏｓβｃｏｓβＰ１ )）） （１５）

式中：相位的常数项 Ｒ１不随时间变化，因此将它
作为一般复数提出，得到

ｓ１ ＝Ａ１ｅｘｐｊ
４πｆｃ
ｃ
Ｒ( )１ (ｅｘｐ ｊ

４πｆｃ
ｃ
｛Ｄｔ１［ｓｉｎβ·

　　ｓｉｎβＰ１＋ｃｏｓ（α－αＰ１）ｃｏｓβｃｏｓβＰ１ )］｝

（１６）
将式（１６）整理后，得到其离散形式：

ｓ１（ｎ）＝Ｅ１ｅｘｐｊｌ１ｓｉｎ２πｋ１
ｎ( )( )Ｎ

（１７）

式中：

Ｅ１＝Ａ１ｅｘｐｊ
４πｆｃ
ｃ
Ｒ( )１

ｌ１＝
４πｆｃ
ｃ
（ｓｉｎβｓｉｎβＰ１＋

　　ｃｏｓ（α－αＰ１）ｃｏｓβｃｏｓβＰ１













）

其中：Ｅ１为复常数；ｌ１为常数；ｋ１为振动频率；０≤

ｎ≤Ｎ－１，ｎ∈Ｎ＋
。

对式（１７）做离散正弦调频变换并取其实部，
可以得到

Ｄｓ（ｋ，ｌ）＝ｒｅａｌ∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｓ１（ｎ）ｅｘｐ－ｊｌｓｉｎ２πｋ

ｎ( )( )( )Ｎ
＝

(　　ｒｅａｌ∑
Ｎ－１

ｎ＝０
Ｅ１ｅｘｐｊｌ１ｓｉｎ２πｋ１

ｎ( )( )Ｎ
·

　　ｅｘｐ －ｊｌｓｉｎ２πｋｎ( )( ) )Ｎ
（１８）

式中：ｒｅａｌ（·）为取实函数。
当 ｌ＝ｌ１，ｋ＝ｋ１时，Ｄｓ（ｋ，ｌ）的实部取最大值，

通过寻找变换域最大值的坐标可以估计信号参数

Ｌ、ｆ，则一般回波信号估计参数的目标函数为

（ｋ^，ｌ^）＝ａｒｇｍａｘ
ｋ，ｌ

Ｄｓ（ｋ，ｌ）

ｆ^＝ｋ^

Ｌ^＝ｌ









 ＾

（１９）

根据第１节的分析可知，多个振动目标在窄
带体制雷达的照射下，其回波为多个 ＳＦＭ信号在
时域的叠加。这里假设每个振动目标可等效为一

个振动散射点 Ｐｉ，则多振动目标的回波信号可以
表示为

ｓｒ（ｎ）＝∑
Ｉ

ｉ＝１
Ｅｉｅｘｐｊｌｉｓｉｎ２πｋｉ

ｎ( )( )Ｎ
（２０）

３７３
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式中：Ｅｉ＝Ａｉｅｘｐｊ
４πｆｃ
ｃ
Ｒ( )ｉ为复常数；Ａｉ为散射点

Ｐｉ的振动幅度；Ｒｉ为散射点 Ｐｉ与雷达原点 Ｏ之
间的初始距离；ｋｉ为散射点 Ｐｉ的振动频率。

对式（２０）做离散正弦调频变换，得到

Ｄｓ（ｋ，ｌ）＝ (ｒｅａｌ∑
Ｎ－１

ｎ＝０
∑
Ｉ

ｉ＝１
ｓｉ（ｎ）·

　　ｅｘｐ －ｊｌｓｉｎ２πｋｎ( )( ) )Ｎ
＝

(　　ｒｅａｌ∑
Ｎ－１

ｎ＝０
∑
Ｉ

ｉ＝１
Ｅｉｅｘｐｊｌｉｓｉｎ２πｋｉ

ｎ( )( )Ｎ
·

　　ｅｘｐ －ｊｌｓｉｎ２πｋｎ( )( ) )Ｎ
（２１）

当 ｌ＝ｌｉ，ｋ＝ｋｉ时，ＳＦＭ信号分量 ｓｉ（ｎ）在坐
标（ｌｉ，ｋｉ）处取得最大值，则式（２１）变为如下
形式：

Ｄｓ（ｋｉ，ｌｉ）＝ (ｒｅａｌＥｉＮ＋∑
Ｎ－１

ｎ＝０
∑
Ｉ

χ＝１
χ≠ｉ

Ｅχｅｘｐｊｌχｓｉｎ２πｋχ
ｎ( )( )Ｎ
·

　　ｅｘｐ －ｊｌｉｓｉｎ２πｋｉ
ｎ( )( ) )Ｎ

＝ (ｒｅａｌＥｉＮ＋

　　∑
Ｉ

χ＝１
χ≠ｉ

Ｅχ∑
＋∞

ｍ＝－∞

Ｊｍ（ｌχ）∑
＋∞

ｍ＝－∞

Ｊｍ（ｌｉ）·

　　∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅｘｐｊ２πｍ（ｋｉ－ｋχ）

ｎ( ) )Ｎ
＝

　　ｒｅａｌ（ＥｉＮ＋Ｎ∑
Ｉ

χ＝１
χ≠ｉ

ＥχＪ０（ｌχ）Ｊ０（ｌｉ）） （２２）

式中：Ｊｍ（·）为第 １类 ｍ阶 Ｂｅｓｓｅｌ函数，ｍ为
整数。

当 ｌ＝ｌｉ∩ｋ＝ｋｉ为假时，式（２１）变为如下
形式：

Ｄｓ（ｋ，ｌ）＝ (ｒｅａｌ∑
Ｉ

ｉ＝１
Ｅｉ∑

＋∞

ｍ＝－∞

Ｊｍ（ｌｉ）∑
＋∞

ｍ＝－∞

Ｊｍ（ｌ）·

　　∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｅｘｐｊ２πｍ（ｋｉ－ｋ）

ｎ( ) )Ｎ
＝

(　　ｒｅａｌＮ∑
Ｉ

ｉ＝１
ＥｉＪ０（ｌｉ）Ｊ０（ｌ )） （２３）

显然 Ｄｓ（ｋｉ，ｌｉ）＞Ｄｓ（ｋ，ｌ），因此对多个 ＳＦＭ
信号分量的和信号做离散正弦调频变换，在变

换域中每个分量信号的参数匹配坐标（ｋｉ，ｌｉ）处
都会出现极大值。利用离散正弦调频变换的这

个性质，可以实现多个 ＳＦＭ信号分量的分离。
同时，多振动目标的振动频率估计目标方程可

以表示为

（ｋ^ｉ，ｌ^ｉ）＝ａｒｇｍａｘ
ｋ，ｌ

Ｄｓ（ｋ，ｌ）

ｆ^ｉ ＝ｋ^
{

ｉ

（２４）

３　振动目标回波信号处理

通过窄带雷达观测弹道中段多个振动目标，

假设振动目标的高速平动已完全补偿
［１４１５］

，则解

调后的基带回波信号可以表示为

ｓｂ（ｎ）＝∑
Ｉ

ｉ＝１
ＡｉｅｘｐｊＲｉ＋ｊｌｉｓｉｎ２πｋｉ

ｎ( )( )Ｎ
＋ｗ（ｎ）

（２５）
式中：ｗ（ｎ）为接收回波中的随机噪声。

首先，对基带回波信号 ｓｂ（ｎ）进行消噪处理，
然后，对其做离散正弦调频变换，得到变换域

Ｄｓ（ｋ，ｌ）。在变换域上寻找最大值，并记录最大值
坐标，根据目标函数式（２４）对目标振动频率进行
估计。

实际情况中，由于不同振动目标的电磁散射

系数会有较大差别，直接检测离散正弦调频变换

的峰值会导致电磁散射系数较小的振动信号分量

无法分辨，并且 Ｂｅｓｓｅｌ函数的主瓣附近有多个旁
瓣，直接搜索可能会造成误判。为了避免这种情

况，在对信号进行离散正弦调频变换的同时引入

消去的思想。根据已估计出的信号参数设置带阻

滤波器，从原始信号中滤除已分离出的最强信号

分量后再对信号进行离散正弦调频变换，直到分

离出所有散射点回波信号。具体算法步骤如下：

步骤１　令 ｉ＝１，设置门限 Ｍ。对雷达接收
的多分量信号降噪处理后进行离散正弦调频变

换，得到信号变换域 Ｄｓ（ｋ，ｌ）。
步骤２　搜索变换域 Ｄｓ（ｋ，ｌ）上的最大值，

根据式（２４）的目标函数估计并记录最强信号分

量的参数ｋ^、ｌ^。

步骤３　根据ｆ^＝ｋ^，在频率ｆ^附近设置带阻滤
波器，滤除原始信号中的最强信号分量。

步骤４　令 ｉ＝ｉ＋１，重复步骤 ２～步骤 ３，直
到信号变换域最大值幅度低于门限 Ｍ，输出参数
估计值。

本节算法利用离散正弦调频变换实现了窄带

雷达体制下多个振动目标信号的分离，通过搜索

变换域峰值实现了振动参数估计，算法复杂度低。

然而受限于频率（ｋ）维的分辨率，当 ２个振动目
标的振动频率差值小于频率维分辨率时，无法利

用此算法流程实现 ２个目标的分辨，导致目标分
离失败。

４７３
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　第 ２期 陈帅，等：基于离散正弦调频变换的中段多微动目标分离

４　仿真实验

４．１　算法有效性验证
利用第１节的结论，对包含振动信息的雷达

回波进行仿真。设雷达发射频率 ｆｃ＝１０ＧＨｚ的单
频信号，脉冲重复频率为 ＰＲＦ＝２０００Ｈｚ。

假设在弹道中段存在３个相互独立的振动目
标，将它们视作３个振动散射点，主要参数设置如
下。散射点Ｐ１的振动幅度Ｄ１为０．５ｍ，其在参考
坐标系中高度角 βＰ１＝３５°，方位角 αＰ１＝４５°。雷
达视线在雷达坐标系中的高度角 β１＝３０°，方位
角 α１ ＝２０°。振动中心与雷达的距离 Ｒ１ 为
１００００ｍ，振动频率 ｆ１为 ５Ｈｚ。散射点 Ｐ２的振动
幅度 Ｄ２为０．６ｍ，其在参考坐标系中高度角βＰ２＝
３０°，方位角 αＰ２＝４４°。雷达视线在雷达坐标系中
的高度角 β２＝３０°，方位角 α２＝２２°。振动中心与
雷达的距离 Ｒ２为１０００５ｍ，振动频率ｆ２为６．９Ｈｚ。
散射点Ｐ３的振动幅度Ｄ３为０．６ｍ，其在参考坐标
系中高度角 βＰ３＝２５°，方位角 αＰ３＝４６°。雷达视
线在雷达坐标系中的高度角 β３ ＝３０°，方位角
α３＝２４°。振动中心与雷达的距离 Ｒ３为９９９５ｍ，振
动频率 ｆ３为３．９Ｈｚ。

按照第３节的算法流程对仿真得到的雷达信
号回波进行处理，当雷达接收信噪比 ＳＮＲ＝５ｄＢ
时，图２（ａ）为包含３个振动散射点信号的离散正
弦调频变换结果，可以看出图中有明显的 ３个主
瓣峰值。由于各个目标的初始距离和目标散射系

数的差异，变换域中存在弱分量信号被淹没的可

能，并且由于主瓣附近若干个旁瓣的存在，继续搜

索最大值会导致分离失败。因此根据最强信号分

量的频率设置窄带滤波器，对信号进行滤波，消去

最强分量。重复进行以上的步骤直到分离出全部

目标。

考虑噪声对分离结果的影响，对不同信噪比

下信号回波做 ３００次蒙特卡罗实验，以分离成功
率为指标对算法可行性进行评价，结果如图 ３所
示。与文献［１６１７］提到自相关法进行比较，本文
的算法可行性较高，当信噪比高于 －１０ｄＢ时分离
成功率为 １００％，且没有自相关法存在的倍频干
扰问题。

４．２　参数估计误差分析
仿真参数设置不变，信噪比ＳＮＲ＝５ｄＢ时，初

始信号经过第一次离散正弦调频变换和最大值搜

索后，估计出图 ２（ａ）中的最强分量的参数，发现
其 为仿真设置的散射点Ｐ３。对上述结果进一

图 ２　窄带回波信号正弦调频变换结果

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｔｒａｎｓｆｏｒｍ

ｒｅｓｕｌｔｏｆｎａｒｒｏｗｂａｎｄｅｃｈｏｓｉｇｎａｌ

图 ３　３个仿真目标的分离成功率

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｓｕｃｃｅｓｓｒａｔｅｏｆｔｈｒｅｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔａｒｇｅｔｓ

步分析，得到图 ４，即分别固定频率（ｋ）维和 Ｌ维
的变换结果。

通过对图４（ａ）和图 ４（ｂ）对比，可以看出离
散正弦调频变换在 ２个变量维度上的差异，在频
率（ｋ）维的分辨率要低于 Ｌ维。

根据式（２４）估计出散射点 Ｐ３的振动频率，
并设置带阻滤波器对初始信号进行滤波。根据算

法循环估计出所有目标的振动频率，如表１所示。
对算法的参数估计性能进行分析，仿真参数

设置不变，在信噪比从 －１５ｄＢ到 ５ｄＢ的变化范
围内做 ３００次蒙特卡罗仿真，３个散射点的振动

５７３
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频率估计均方根误差如图５所示，由图可见，当信
噪比大于 －１０ｄＢ时，振动频率的估计误差趋于
稳定。

图 ４　初始信号第 １次离散正弦调频变换结果

Ｆｉｇ．４　Ｆｉｒｓｔｄｉｓｃｒｅｔｅｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ

ｔｒａｎｓｆｏｒｍｒｅｓｕｌｔｏｆｉｎｉｔｉａｌｓｉｇｎａｌ

表 １　原始参数与估计结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｒｉｇｉｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

散射点
Ｌ ｋ

理论值 估计值 理论值 估计值

Ｐ１ １５５．７７７ １５５．７７０ ５．０００ ５．０００

Ｐ２ １９０．０８１ １８７．１０５ ５．９００ ５．９００

Ｐ３ １８４．３２５ １８４．３２０ ３．９００ ３．９００

图 ５　参数估计均方根误差

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒ

５　结　论

１）本文算法通过对窄带回波信号的分析，实
现了 ３个振动信号分量的分离。在信噪比大于
－１０ｄＢ时，分离成功率为１００％。
２）算法在信噪比大于 －１０ｄＢ时，ｌ维参数估

计的均方根误差小于 －２．５ｄＢ。
３）算法相较于传统的自相关周期估计法估

计精度高，并且不会出现在倍频处的误判。有效

提高了弹道目标的分离成功率。
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机械振动对平面触觉感知特性的影响

宋瑞，孙晓颖，刘国红

（吉林大学 通信工程学院，长春 １３００２２）

　　摘　　　要：触摸屏上的触觉再现技术增加了人机交互的真实感和丰富性。在触觉再现
中，掩蔽效应改变了触觉感知特性（绝对阈值和分辨阈值），影响了触觉渲染模型的准确性及

触觉再现效果的真实性。基于机械振动、空气压膜与静电力三元融合的触觉再现装置，采用

“三下一上”的实验方法，研究５种不同幅度的机械振动触觉反馈作为掩蔽刺激时，空气压膜
触觉反馈感知特性的变化。与静电力触觉反馈作为目标刺激时感知特性的变化进行比较，得

出如下结论：在绝对阈值方面，当机械振动驱动电压幅度由０Ｖ增加到１００Ｖ时，空气压膜绝对
阈值由３４．３０Ｖ增加到 ４６．４１Ｖ，增加了 ３５．３１％，增长幅度为静电力绝对阈值增长幅度的
１４．９５％；在分辨阈值方面，当机械振动驱动电压幅度由 ０Ｖ增加到 １００Ｖ时，空气压膜分辨阈
值在（１５．２１±０．６７）Ｖ范围内浮动，变化趋势与静电力触觉反馈基本相同。

关　键　词：触觉再现；空气压膜；机械振动；静电力；掩蔽效应；绝对阈值；分辨阈值
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３７９０９

　　触摸屏上的触觉再现技术是人工智能与人机
交互的前沿技术，可以广泛应用于辅助医疗、网络

娱乐、教育教学、军事仿真等重要领域。通过平面

触觉再现技术，人们裸指触摸智能手机、平板电脑

时能够感受到虚拟物体的形状、轮廓、纹理等物理

属性，增强了交互过程的真实感和沉浸感。目前

应用于触摸屏上的触觉再现方式主要有空气压膜

式
［１４］
、静电力式

［５６］
、机械振动式

［７９］
以及融合空

气压膜与静电力式
［１０１１］

、融合机械振动与静电

力式
［１２］
。

掩蔽效应存在于视觉
［１３］
、听觉

［１４１５］
和 触

觉
［１６１７］

等不同的感觉模式中。在触觉再现中，掩

蔽效应可以定义为当一种或者多种触觉反馈同时

工作时，一种触觉反馈（掩蔽刺激）效果对另一种

触觉反馈（目标刺激）效果的影响。掩蔽刺激影

响触觉反馈感知特性（绝对阈值与分辨阈值）变

化
［１８］
。触觉反馈感知特性的变化会影响触觉再

现渲染方法中驱动信号的选择方式和加载方式，

进而影响触觉渲染模型建立的准确性和触觉再现

效果的真实性。

在触觉再现中，关于掩蔽效应的研究可以分

为两类。一类为掩蔽刺激和目标刺激为同一种触

觉反馈方式时，掩蔽效应对触觉感知特性的影响。

Ｃｒａｉｇ［１９］以机械振动为掩蔽刺激，以同频的机械振
动为目标刺激，研究没有掩蔽刺激和存在３种不
同幅度的掩蔽刺激情况下，机械振动分辨阈值的

变化，提出了一种能够解释韦伯函数随着掩蔽强

度的变化而增加并预测掩蔽阈值的模型。Ｖａｒｄａｒ
等

［２０］
研究了静电力掩蔽刺激对触摸屏上显示的

静电力触觉感知的影响，发现感知阈值随着掩蔽

刺激水平的增加以线性函数形式增加；并探究了掩

蔽刺激效应对边缘锐度感知的影响，探究得出锐度

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002016&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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感知取决于背景和前景刺激之间的局部对比度，可

以逐渐降低背景边缘附近的电振动幅度，使边缘感

觉更加清晰，或者可以使用高频电振动信号作为边

缘，低频信号作为背景来增强边缘的清晰度。

另一类关于掩蔽效应的研究为掩蔽刺激和目

标刺激为不同种触觉反馈方式。目前这一方面研

究仍处于起步阶段。Ｒｙｕ等［２１］
研究了以机械振

动作为掩蔽刺激，静电力作为目标刺激时，机械振

动对静电力感知阈值的影响，其研究结果表明随

着机械振动刺激强度的增加，静电力绝对阈值以

斜坡函数形式增加，分辨阈值没有显著变化。静

电力触觉再现方式通过指尖与加有电信号的电容

屏之间产生静电吸引力改变手指与电容屏之间的

摩擦，达到增大切向触觉反馈力的效果。空气压

膜作为另外一种平面终端触觉反馈方式，其通过

指尖与贴有压电陶瓷片的电容屏之间产生挤压气

膜来改变电容屏表面的摩擦，达到减小切向触觉

反馈力的效果。空气压膜和静电力触觉反馈均改

变切向反馈力，但由于其工作原理及触觉反馈效

果的差异，机械振动作为掩蔽刺激时对静电力感

知阈值影响的结论可能并不适用于空气压膜。

本文基于融合机械振动、空气压膜与静电力

的多媒体触觉再现装置，研究机械振动作为掩蔽

刺激时对空气压膜绝对阈值和分辨阈值的影响。

创新性研究工作概括如下：首先，采用“三下一

上”的实验方法，研究了 ５种不同幅度的机械振
动作为掩蔽刺激时，空气压膜感知阈值的变化。

研究发现，随着机械振动驱动电压幅度的增加，空

气压膜绝对阈值由３４．３０Ｖ增加到 ４６．４１Ｖ，增加
了３５．３１％，分辨阈值无明显变化。其次探究了
机械振动掩蔽刺激对静电力和空气压膜感知阈值

影响的差异性。随着机械振动驱动电压幅度的增

加，静电力绝对阈值由３５．５Ｖ增加到 １１６．５Ｖ，比
空气压膜绝对阈值变化的更为显著，分辨阈值无

明显变化。绝对阈值以及分辨阈值的变化会对触

觉渲染方法建模参数产生影响，感知特性的研究

对在融合装置上探究真实性更高的触觉渲染方法

有参考价值。

１　融合机械振动、空气压膜与静电
力的触觉再现装置

１．１　再现原理

机械振动的原理如图 １所示，图中：Ｆｎ为单

个机械振动源产生的法向力，振动源工作在低频，

其产生的机械波在触摸屏表面传播，从而使手指

受到相应的法向力 Ｆ′ｎ，调节驱动信号的大小，即
可改变手指受到法向力的大小。

空气压膜的原理如图 ２所示，不激励压电陶
瓷时，手指所受到的屏幕的支持力为 ＦＮ，受到的
摩擦力为 Ｆｆ；激励压电陶瓷时，压电陶瓷带动单
点电容屏高频振动，在手指尖和单点电容屏之间

形成了挤压气膜，导致手指受到的支持力 Ｆ′Ｎ变
小，所受到的摩擦力变小，达到了减小切向力的效

果。调节驱动信号幅度的大小，即可改变手指受

到切向力的大小。

静电力的原理如图 ３所示，单点电容屏通过
产生静电力改变手指受到的切向力，主要起到增

大摩擦力的作用。不施加驱动信号 Ｖ（ｔ）时手指
所受到的屏幕的支持力为 ＦＮ，受到的摩擦力为
Ｆｆ；施加驱动信号 Ｖ（ｔ）时，指尖内的组织液和导
电极板形成一个电容结构，当手指在屏幕上滑动

时，手指受到一个静电吸引力 Ｆｅ，导致屏幕对手
指的支持力增大 Ｆ′Ｎ＝ＦＮ＋Ｆｅ，手指所受的摩擦力
也增大，达到了改变手指受到的切向力的效果；改

变施加在导电极板上的驱动信号 Ｖ（ｔ），就会导致
手指受到的吸引力发生变化，进而控制切向力的

变化程度。

融合机械振动、空气压膜与静电力触觉再现

装置将反馈力从一个维度扩展到两个维度，手指

静止时可以通过振动源的振动来产生触觉感受，

手指运动时，可以结合静电力与机械振动、空气压

膜与机械振动来改变手指受到的切向力与法向

图 １　机械振动触觉反馈原理

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔａｃｔｉｌｅｆｅｅｄｂａｃｋｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎ

图 ２　空气压膜触觉反馈原理

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔａｃｔｉｌｅｆｅｅｄｂａｃｋｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔ

图 ３　静电力触觉反馈原理

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔａｃｔｉｌｅｆｅｅｄｂａｃｋｏｆｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ
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力，突破了静电力只在运动过程中有反馈作用的

限制，实现了切向力既可以增大又可以减小的双

向调节。

１．２　再现装置整体结构
融合机械振动、空气压膜与静电力触觉再现

装置主要结构包括定位单元、处理单元、驱动单元

和交互单元 ４个部分，装置的结构示意图如图 ４
所示。定位单元采用红外定位，可以实时获取手

指位置坐标，然后将获取的手指位置坐标发送给

处理单元。处理单元，包括各种多媒体终端，用于

输出视觉信息，同时对手指位置处的图像进行渲

染得到触觉驱动信号参数，并将该参数发送到驱

动单元。驱动单元，根据接收的驱动信号参数产

生相应的静电力、空气压膜与机械振动 ３种触觉
反馈的驱动信号，实现单点电容屏的触觉反馈功

能与手指定位功能的分时复用。交互单元，包括

静电力触摸屏、压电陶瓷片与振动源，接收驱动单

元的驱动信号并呈现相应的触觉反馈，改变手指

受到的切向力和法向力，从而实现三维的触觉再

现感受。

融合机械振动、空气压膜与静电力的触觉再

现装置的实物图如图５所示。

图 ４　融合机械振动、空气压膜与静电力的

触觉再现装置结构框图

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ

ｄｅｖｉｃｅｗｉｔｈｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎ，ｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍ

ｅｆｆｅｃｔａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ

图 ５　融合机械振动、空气压膜与静电力的

触觉再现装置实物图

Ｆｉｇ．５　Ｐｈｏｔｏｏｆｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎｄｅｖｉｃｅｗｉｔｈｍｅｃｈａｎｉｃａｌ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎ，ｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ

装置最底层是 ＭｉｃｒｏｓｏｆｔＳｕｒｆａｃｅＰｒｏ３，作为处
理单元。粘贴在 Ｓｕｒｆａｃｅ上面的是３Ｍ触摸屏，３Ｍ
触摸屏产生切向的静电力触觉反馈，起到增大摩

擦的效果。粘贴在３Ｍ触摸屏短边两侧的是压电
陶瓷片，压电陶瓷产生切向的空气压膜触觉反馈，

起到减小摩擦的效果。粘贴在 ３Ｍ触摸屏长边两
侧的是振动源，振动源产生法向的机械振动触觉

反馈。粘贴在 ３Ｍ触摸屏一周的是红外定位框，
红外定位框作为定位单元。

２　机械振动对空气压膜感知阈值的
影响

　　触觉感知阈值包括触觉感知的绝对阈值以及
分辨阈值，绝对阈值是指刚能引起触觉感觉的最

小刺激信号幅度，分辨阈值是指在刺激引起触觉

感觉之后人体能感觉到刺激强度变化的最小幅度

间隔。本节以机械振动为掩蔽刺激，空气压膜为

目标刺激，研究５种不同幅度的机械振动掩蔽刺
激下空气压膜感知阈值的变化。

２．１　机械振动对空气压膜绝对阈值的影响
对于所有实验，使用相同的实验界面，如图 ６

所示。实验界面划分为 ３个区域，随机选择其中
１个区域提供测试刺激（空气压膜和机械振动触
觉反馈），另外２个区域提供参考刺激（机械振动
触觉反馈）。

采用“三下一上”的方法，获取机械振动触觉

反馈的绝对阈值为２０．４６Ｖ，机械振动触觉反馈的
分辨阈值为１１．６１Ｖ。因此选取大于机械振动触
觉反馈分辨阈值的驱动电压幅度 ２０Ｖ为间隔，在
２０、４０、６０、８０、１００Ｖ５种不同机械振动驱动电压
幅度下探究机械振动触觉反馈对空气压膜和静电

力感知阈值的影响。

实验过程中实验者同时受到测试刺激和参考

刺激，如图７所示，空气压膜触觉反馈仅在测试刺
激中提供，机械振动触觉反馈则在测试刺激和参

考刺激中都提供。空气压膜刺激波形选用正弦

图 ６　实验界面

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｔｅｒｆａｃｅ
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图 ７　机械振动刺激下空气压膜绝对阈值测试

刺激和参考刺激加载方式

Ｆｉｇ．７　Ｌｏａｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｔｅｓｔｓｔｉｍｕｌｕｓａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

ｓｔｉｍｕｌｕｓｆｏｒａｂｓｏｌｕｔｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｏｆｓｑｕｅｅｚｅ

ｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔｕｎｄｅｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎ

波，测试频率为４１４００Ｈｚ，此频率为谐振频率；机
械振动刺激测试频率选用 ２２０Ｈｚ，此频率为实验
者的敏感频率，波形选用正弦波，其振幅在 ０～
１００Ｖ的范围内以２０Ｖ为间隔变化。每一种刺激
都持续１．８ｓ，相邻刺激间隔０．６ｓ。

实验过程采用“三下一上”的实验方法，具体

方法如下：实验过程中测试刺激信号电压值从空

气压膜触觉反馈最大驱动电压值 １６０Ｖ开始，在
３个区域中任选 １个区域施加测试刺激（机械振
动和空气压膜触觉反馈），其他 ２个区域施加参
考刺激（机械振动触觉反馈）。实验者通过反复

触摸３个区域对比触觉感受，作答哪个区域为测
试刺激区域。若实验者作答的测试信号存在区域

为刺激信号施加区域即为答对，当实验者连续给

出３个正确的响应时，驱动信号电压以 ２０Ｖ的幅
度逐次递减；直到参与者提交一个不正确的响应

后，电压幅值停止减小，转变为从该电压开始以

１０Ｖ的幅度逐次增加；当实验者连续给出 ３个正
确的响应时，电压幅值停止增加，从该电压值处开

始以４Ｖ的幅度逐次递减。电压由下降转为上升
或者由上升转为下降都称为是一次“反转”，实验

过程中进行了１０次反转，以获得尽可能准确的绝
对阈值。

利用一个实验者的一组数据对“三下一上”

实验过程进行说明，如图 ８所示。空气压膜触觉
反馈起始驱动电压为１６０Ｖ，以２０Ｖ为间隔变化，
该实验者在 ６０Ｖ和 ４０Ｖ之间经历 ３次反转后变
成以１０Ｖ为间隔变化，该实验者在 ５０Ｖ和 ４０Ｖ
之间经历３次反转后变成以 ４Ｖ为间隔变化，实
验者在５０Ｖ与４６Ｖ之间经历１０次反转后确定绝
对阈值为４８Ｖ。

实验过程中邀请 １２名实验者，平均年龄为
２６岁。所有的实验者都经过预实验训练，并且实

验过程中均用右手操作。室内温度和湿度分别保

持在２３～２８℃和３５％ ～５５％。为了减少外界环
境对实验结果的影响，采用异丙醇清洁显示屏和

受试者的手指。

采用“三下一上”的方法，获取机械振动触觉

反馈刺激下空气压膜的绝对阈值，如图 ９所示。
结果表明，在无机械振动刺激的情况下，空气压膜

的绝对阈值是３４．３０Ｖ，随着机械振动刺激驱动电
压幅度的增加空气压膜的绝对阈值小幅度增加。

当机械振动刺激的驱动电压幅度达到 １００Ｖ时，
空气压膜的绝对阈值增加到４６．４１Ｖ，相对于没有
机械振动作为掩蔽刺激时的绝对阈值增加了

３５．３１％。
１２名实验者在不同幅度机械振动刺激下空

气压膜绝对阈值感知结果如图 １０所示。从图中
可以看出，第３名实验者的触觉感知能力最强，在
不同幅度机械振动驱动电压刺激下都表现出较低

的绝对阈值；第４名实验者的触觉感知能力较弱，
在不同幅度机械振动驱动电压刺激下都表现出较

高的绝对阈值；第 １名和第 ５名实验者不同幅度
机械振动驱动电压刺激下绝对感知阈值差异较

大；第２名、第６名和第８～１２名实验者均表现出
随着机械振动驱动电压幅度增大绝对阈值逐渐增

加的趋势。

图 ８　“三下一上”实验方法实例说明

Ｆｉｇ．８　Ｅｘａｍｐｌｅｏｆ“ｔｈｒｅｅｄｏｗｎｏｎｅｕｐ”

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅｔｈｏｄ

图 ９　机械振动刺激下空气压膜绝对阈值

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎａｂｓｏｌｕｔｅ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔ

２．２　机械振动对空气压膜分辨阈值的影响
实验环境及实验者同 ２．１节所述，在分辨阈

２８３
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值测量中，预先设计好参考刺激，参考刺激的电压

值依赖于机械振动刺激下空气压膜触觉反馈绝对

阈值的最大值。由绝对阈值实验结果得：空气压

膜触觉反馈参考刺激电压值选为５０Ｖ。实验过程
中实验者同时受到测试刺激和参考刺激。

如图１１所示，每一种刺激都持续 １．８ｓ，相邻
刺激间间隔０．６ｓ，与绝对阈值测量实验不同的是
不仅在测试刺激中提供空气压膜触觉反馈，也在

参考刺激中提供电压值恒定为 ５０Ｖ的空气压膜
触觉反馈，该电压高于机械振动掩蔽刺激下空气

压膜绝对阈值的最大值。空气压膜刺激波形选用

正弦波，测试频率为 ４１４００Ｈｚ，此频率为谐振频
率；机械振动刺激测试频率选用２２０Ｈｚ，此频率为
实验者的敏感频率，波形选用正弦波，机械振动驱

动电压幅度在０～１００Ｖ的范围内以 ２０Ｖ为间隔
变化。

实验采用“三下一上”的实验方法，具体方法

如下：实验过程中测试刺激信号电压值从空气压

膜触觉反馈最大电压值１６０Ｖ开始，在３个区域

图 １０　每名实验者在不同幅度机械振动刺激下

空气压膜绝对阈值

Ｆｉｇ．１０　Ａｂｓｏｌｕｔｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔｏｆ

ｅａｃｈｓｕｂｊｅｃｔｕｎｄｅｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ

图 １１　机械振动刺激下空气压膜分辨阈值测试

刺激和参考刺激加载方式

Ｆｉｇ．１１　Ｌｏａｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｔｅｓｔｓｔｉｍｕｌｕｓａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

ｓｔｉｍｕｌｕｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍ

ｅｆｆｅｃｔｕｎｄｅｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎ

中任选１个区域施加测试刺激（机械振动和１６０Ｖ
的空气压膜触觉反馈），其他 ２个区域施加参考
刺激（机械振动和恒定为５０Ｖ的空气压膜触觉反
馈）。实验者通过反复触摸 ３个区域对比哪个区
域的空气压膜触觉反馈更强一些，作答哪个区域

为测试刺激区域。若实验者作答的测试信号存在

区域为实际测试刺激信号施加区域即为答对，当

实验者连续给出 ３个正确的响应时，驱动信号电
压以２０Ｖ的幅度逐次递减；直到参与者提交一个
不正确的响应后，电压幅值停止减小，转变为从该

电压开始以 １０Ｖ的幅度逐次增加；当实验者连续
给出３个正确的响应时，电压幅值停止增加，从该
电压值处开始以４Ｖ的幅度逐次递减。电压由下
降转为上升或者由上升转为下降都称为是一次

“反转”，实验过程中进行了 １０次反转，对 １０次
反转电压数据求平均，再减去空气压膜参考刺激

５０Ｖ即获得尽可能准确的分辨阈值。
采用“三下一上”的实验方法，获取机械振动

掩蔽刺激下空气压膜的分辨阈值，如图 １２所示。
结果表明，无机械振动刺激时空气压膜的分辨阈

值是１５．１０Ｖ，随着机械振动刺激驱动电压幅度的
增大，空气压膜分辨阈值在（１５．２１±０．６７）Ｖ范
围内浮动，总体趋势无明显变化。

１２名实验者在不同幅度机械振动刺激下空
气压膜分辨阈值感知结果如图 １３所示。从图中
可以看出，第１１名实验者对空气压膜触觉反馈的
感知能力较强，表现出较低的分辨阈值水平。第

６～８名实验者对空气压膜触觉反馈的感知能力
较弱，表现出较高的分辨阈值水平。第 ３名实验
者在４０、６０、８０、１００Ｖ机械振动驱动电压刺激下
空气压膜分辨阈值变化不明显，第 ７名实验者在
不同机械振动驱动电压刺激下只表现出２种相近
水平的分辨阈值，其他实验者均在不同幅度机械

振动驱动电压刺激下表现出一定差异性空气压膜

分辨阈值。

图 １２　机械振动刺激下空气压膜分辨阈值

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔ
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图 １３　每名实验者在不同幅度机械振动刺激下

空气压膜分辨阈值

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔｏｆ

ｅａｃｈｓｕｂｊｅｃｔｕｎｄｅｒｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｓｔｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ

３　机械振动对不同目标刺激感知阈
值的影响

　　空气压膜触觉反馈与静电力触觉反馈同为触
摸屏上重要的切向触觉反馈方式。静电力触觉再

现方式敏感频率为 １２０Ｈｚ，其通过指尖与加有电
信号的电容屏之间产生静电吸引力改变手指与电

容屏之间的摩擦，达到增大切向触觉反馈力的效

果。空气压膜触觉反馈方式，谐振频率为４１４００Ｈｚ，
其通过指尖与贴有压电陶瓷片的电容屏之间产生

挤压气膜改变电容屏表面的摩擦，达到减小切向

触觉反馈的效果。由于其工作原理及频率的差

异，机械振动作为掩蔽刺激对空气压膜和静电力

感知阈值的影响可能存在差异性，下面将探究这

种差异性，并对差异性原理进行分析。

３．１　机械振动对静电力感知阈值的影响
实验设计与步骤与 ２．１节相似，采用“三下

一上”的实验方法，测量机械振动掩蔽刺激对静

电力绝对阈值与分辨阈值的影响。在绝对阈值测

量中，将静电力触觉反馈的初始电压幅值设为最

大幅度４００Ｖ。除测试刺激用静电力代替空气压
膜之外，其他条件与实验 ２．１节相同。采用“三
下一上”的实验方法，获取不同幅度机械振动刺

激时静电力的绝对阈值，如图１４所示。结果表明
无机械振动刺激时静电力绝对阈值为３５．５０Ｖ，随
着机械振动刺激驱动电压幅度的增加静电力绝对

阈值趋于斜坡式增加，当机械振动驱动电压幅度

增加到 １００Ｖ时，对应静电力的绝对阈值增加到
１１６．５Ｖ，是无机械振动作为掩蔽刺激时静电力绝
对阈值的３．２８倍。

采用与２．２节相同的实验方法，研究了机械
振动掩蔽刺激对静电力分辨阈值的影响。分辨阈

值测量中，预先设计好参考刺激，参考刺激的电压

值依赖于机械振动刺激下静电力触觉反馈绝对阈

值的最大值。由绝对阈值实验结果得静电力触觉

反馈参考刺激电压值为 １２０Ｖ。采用“三下一上”
的实验方法，获取不同幅度机械振动刺激下静电

力的分辨阈值，如图 １５所示。结果表明，没有机
械振动刺激时静电力的分辨阈值是２０．８３Ｖ，在不
同幅度机械振动刺激下静电力分辨阈值在

（２０．５８±１．２５）Ｖ范围内浮动。随着机械振动刺
激电压幅度的增加静电力分辨阈值基本趋于稳

定。验证了 Ｒｙｕ等［２１］
关于静电力触觉反馈的实

验结果，绝对阈值与分辨阈值的变化趋势与文

献［２１］中一致。

图 １４　机械振动刺激下静电力绝对阈值

Ｆｉｇ．１４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎａｂｓｏｌｕｔｅ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｏｆｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ

图 １５　机械振动刺激下静电力分辨阈值

Ｆｉｇ．１５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｏｆｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ

３．２　机械振动对空气压膜及静电力感知阈值影
响的对比

　　本文研究了机械振动对空气压膜及静电力触
觉反馈绝对阈值的影响，如图１６所示。在无机械
振动刺激的情况下，空气压膜和静电力触觉反馈

绝对阈值分别是３４．３０Ｖ和 ３５．５０Ｖ，随着机械振
动驱动电压幅度的增加空气压膜绝对阈值小幅度

增加，当机械振动驱动电压幅度增加到 １００Ｖ时，
空气压膜的绝对阈值增加到 ４６．４１Ｖ，相对于没有
机械振动作为掩蔽刺激时的绝对阈值增加了

３５．３１％。对于静电力触觉反馈，其绝对阈值随着机
械振动驱动电压幅度的增加趋于斜坡式增加，当机

４８３
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　第 ２期 宋瑞，等：机械振动对平面触觉感知特性的影响

图 １６　机械振动对空气压膜及静电力绝对阈值的影响

Ｆｉｇ．１６　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎａｂｓｏｌｕｔｅ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ

械振动驱动电压幅度增加到 １００Ｖ时，对应静电
力触觉反馈的绝对阈值增加到１１６．５Ｖ，是无机械
振动作为掩蔽刺激时静电力绝对阈值的３．２８倍。

采用两因素重复测量方差分析法，判断不同

目标刺激（空气压膜和静电力）随着掩蔽刺激（机

械振动）电压变化对实验者绝对阈值的影响。方

差分析的数据为不同触觉反馈模式下绝对阈值的

变化值，即每种情况下相对于没有掩蔽刺激（机

械振动驱动电压幅度为 ０Ｖ）的差值。经过
Ｍａｕｃｈｉｙ’ｓ球形检验，对于交互项目标刺激类
型 ×掩蔽刺激电压，因变量不满足球形假设（Ｐ＜
０．０５），使用 ＧｒｅｅｎｈｏｕｓｅＧｅｉｓｓｅｒ方法校正。目标
刺激类型和掩蔽刺激电压的交互作用对绝对阈值

的影响具有统计学意义，Ｆ（１．６６８，１８．３４７）＝
１９．５８２，Ｐ＜０．００１。因此，对２个受试者内因素目
标刺激类型和掩蔽刺激电压进行单独效应的检

验。在掩蔽刺激电压为 ２０、４０、６０、８０、１００Ｖ时，
空气压膜作为目标刺激与静电力作为目标刺激的

绝对阈值均具有统计学意义（Ｐ＜０．０５）。在空气
压膜触觉反馈作为目标刺激中，对于受试者内因

素掩蔽刺激电压，因变量不符合球形假设（Ｐ＜
０．０５），使用 ＧｒｅｅｎｈｏｕｓｅＧｅｉｓｓｅｒ方法校正。掩蔽
刺激电压对绝对阈值变化的单独效应具有统计学

意义，Ｆ（１．９１０，２１．０１３）＝１１．４２２，Ｐ＜０．０５。在
静电力触觉反馈作为目标刺激中，对于受试者内

因素掩蔽刺激电压，因变量不符合球形假设（Ｐ＜
０．０５），使用 ＧｒｅｅｎｈｏｕｓｅＧｅｉｓｓｅｒ方法校正。掩蔽
刺激电压对绝对阈值变化的单独效应具有统计学

意义，Ｆ（１．５３２，１６．８５２）＝２３．４８９，Ｐ＜０．００１。
本文研究了机械振动对空气压膜及静电力触

觉反馈分辨阈值的影响，如图１７所示。对于空气
压膜触觉反馈，无机械振动刺激时其分辨阈值是

１５．１０Ｖ，随着机械振动驱动电压幅度的增大，空
气压膜分辨阈值在（１５．２１±０．６７）Ｖ范围内浮
动，总体趋势无明显变化。对于静电力触觉反馈，

图 １７　机械振动对空气压膜及静电力分辨阈值的影响

Ｆｉｇ．１７　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ

不同幅度机械振动驱动电压下静电力分辨阈值在

（２０．５８±１．２５）Ｖ范围内浮动，相比空气压膜的
分辨阈值变化范围稍大一些。

采用两因素重复测量方差分析法，判断不同

掩蔽刺激电压下目标刺激（空气压膜和静电力）

对实验者分辨阈值的影响。目标刺激类型和掩蔽

刺激电压的交互作用对分辨阈值的影响没有统计

学意义，Ｆ（２．７７３，３０．５０８）＝１．８２９，Ｐ＞０．０５。因
此需解读２个受试者内因素（目标刺激类型和掩
蔽刺激电压）的主效应。目标刺激类型对分辨阈

值的主效应不具有统计学意义，Ｆ（１，１１）＝
０．１９６，Ｐ＞０．０５。掩蔽刺激电压对分辨阈值的主
效应不具有统计学意义，Ｆ（２．５１１，２７．６２３）＝
０．７３２，Ｐ＞０．０５。

空气压膜触觉反馈和静电力触觉反馈都是触

摸屏上重要的切向触觉反馈方式，同为机械振动

作为掩蔽刺激时其感知阈值的变化却不相同，分

析其原因，认为工作频率引起了感知特性的差异。

在研究过程中所使用的触觉反馈工作频率分别

为：机械振动敏感频率２２０Ｈｚ，空气压膜谐振频率
４１４００Ｈｚ，静电力敏感频率 １２０Ｈｚ。从数据分析
结果可以看出，机械振动掩蔽刺激对低频目标刺

激感知特性的影响比对高频目标刺激感知特性的

影响更大些。

４　结　论

１）研究不同幅度机械振动作为掩蔽刺激对
空气压膜绝对阈值的影响。结果表明，随着机械

振动驱动电压幅度的增加空气压膜绝对阈值由

３４．３０Ｖ增加到４６．４１Ｖ，增加了３５．３１％。
２）研究不同幅度机械振动作为掩蔽刺激对

空气压膜分辨阈值的影响。结果表明，随着机械

振动驱动电压幅度的增加空气压膜分辨阈值在

（１５．２１±０．６７）Ｖ范围内浮动，总体趋势无明显
变化。

５８３
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３）研究机械振动对静电力感知阈值的影响，
随着机械振动驱动电压幅度的增加静电力绝对阈

值由 ３５．５０Ｖ增加到 １１６．５Ｖ，扩大为原来的
３．２８倍，比空气压膜绝对阈值变化显著。静电力
分辨阈值在（２０．５８±１．２５）Ｖ范围内浮动，与空
气压膜分辨阈值变化趋势基本相同。

４）对比机械振动对空气压膜及静电力触觉
感知特性影响的差异性，发现掩蔽刺激对低频目

标刺激感知特性的影响比高频目标刺激更明显。

５）掩蔽效应会对目标刺激的绝对阈值以及
分辨阈值产生相应影响。在采用联合机械振动与

空气压膜、联合机械振动与静电力的触觉渲染方

法时，要考虑由掩蔽效应带来的绝对阈值与分辨

阈值变化，重新考量驱动信号的起始电压和分布

间隔，建立联合渲染方法下的触觉反馈心理物理

模型及渲染算法映射关系。本文对在融合装置上

探究真实性更高的触觉渲染方法具有重要的参考

意义。
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　第 ２期 宋瑞，等：机械振动对平面触觉感知特性的影响
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ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔｉｎｃｒｅａｓｅｓ３５．３１％，ｆｒｏｍ３４．３０Ｖｔｏ４６．４１Ｖ，ａｎｄｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｉｓ１４．９５％ ｏｆ
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔａｃｔｉｌｅｒｅｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ；ｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｅｆｆｅｃｔ；ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎ；ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｆｏｒｃｅ；ｍａｓｋｉｎｇ
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７８３



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０２０年 ２月
第４６卷 第２期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ２

　收稿日期：２０１９０５０５；录用日期：２０１９０８０３；网络出版时间：２０１９０８２２１１：０８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２２．１０４１．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｕａｎｋｇｄ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：奚之飞，徐安，寇英信，等．基于改进ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ的空战威胁评估［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（２）：３８８３９７．
ＸＩＺＦ，ＸＵＡ，ＫＯＵＹＸ，ｅｔａｌ．ＡｉｒｃｏｍｂａｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄＧＲＡＴＯＰＳＩＳ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（２）：３８８３９７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２０７

基于改进 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ的空战威胁评估
奚之飞１，徐安１，２，，寇英信１，李战武１，２，杨爱武１

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．西北工业大学 电子信息学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：针对在确定空战威胁评估指标权重时，未考虑指标间的耦合性以及客观赋
权法不能从逻辑视角体现指标相对评价对象真正的重要程度的问题，提出了一种基于灰色关

联度、灰色关联深度的极大熵模型初步确定权值，再根据指标间灰色关联度以及确定的解耦阈

值修正权值的方法。为了克服灰色关联分析法（ＧＲＡ）和理想点接近法（ＴＯＰＳＩＳ）的缺点，提出
了一种基于 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ的目标威胁评估方法。首先，通过实例对比分析了指标采用数学模
型与模糊处理后，对目标威胁评估结果的影响；其次，对比分析了采用 ＧＲＡ、ＴＯＰＳＩＳ以及 ＧＲＡ
ＴＯＰＳＩＳ、数学模型得出的目标威胁评估结果；最后，考虑不同决策者的主观偏好，得出不同的
目标威胁评估结果。通过仿真验证了所提方法的有效性以及科学性。

关　键　词：灰色关联深度；指标间灰色关联度；灰色关联分析法理想点接近法（ＧＲＡ
ＴＯＰＳＩＳ）；极大熵；分辨系数

中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３８８１０

　　现代战争中，由于高新科技的融入，各种作战
平台的速度、航程和机动能力得到了极大的提升，

使得战场态势变化更加复杂，作战之间的信息交

互加强，所需要处理的数据量也大大增加，对空战

态势的快速处理能力提出了新的要求。因此，准

确、迅速、及时地反应战场态势的变化，并对战场

环境威胁做出评估是飞行员作出决策的前提。战

场威胁的评判是根据战场态势变化以及作战意

图，估计目标对我方是否构成为威胁，并确定威胁

的大小。

空战威胁评估是一类多属性决策问题，对于

多指标的决策问题，可采用的理论和方法有：基于

统计理论的经典推理、贝叶斯推理
［１］
以及证据理

论
［２］
；基于知识的专家系统

［３］
、黑板模型

［４］
等方

法；基于现代发展很快的模糊集合理论
［５］
、智能

算法
［６］
；面向对象的决策论、对策论

［７］
。本文采

取定性与定量相结合的方法，对于定量指标建立

模型求解，对于定性指标采用二元模糊进行评价；

鉴于主观赋权法主要依据决策者的专业知识以及

偏好来赋权，如层次分析法（ＡＨＰ）等，具有较大
主观性；客观赋权是通过决策数据，建立数学模型

独立求解权重，如熵权法等。主客观赋权都为考

虑指标之间的内在关系，简单地认为评价指标之

间是相互独立的，本文采取一种基于指标之间灰

色关联度的确权方法克服了指标之间的耦合性。

理想点接近法（ＴＯＰＳＩＳ）［８１２］和灰色关联分
析法（ＧＲＡ）［１３１６］都是通过计算每一个决策方案
指标序列与正负理想状态序列的接近程度来进行

排序决策的方法，由于ＴＯＰＳＩＳ仅仅考虑指标之间
的欧氏距离，不能直接反映评价指标序列的变化

态势，在进行决策分析时存在不足。ＧＲＡ是一种
从系统角度分析的决策方法，利用各指标间数据

之间整体变化态势的相似程度来评价方案与理想

状况之间的接近程度，依据评价指标的灰色关联

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002017&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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度大小来决策。ＧＲＡ能够很好地反映各方案的
内部变化规律，可以弥补ＴＯＰＳＩＳ的不足。同时运
用灰色关联度以及欧氏距离得到相对贴近度，依

据相对贴近度确定目标威胁排序。

本文提出了一种基于 ＧＲＡ和 ＴＯＰＳＩＳ的目标
威胁评估方法。将目标威胁评估各个指标值的最

大值、最小值分别作为参考序列，敌方目标的各个

指标作为评价序列，定义参考序列与评价序列之

间的灰色关联深度，并根据极大熵准则建立了基

于灰关联深度系数的客观权重极大熵配置模型。

这样充分反映了被评价对象与评价指标间重要性

关联程度，同时建立评估之间灰色关联度模型，体

现指标之间的关联性、耦合性，基于指标之间灰色

关联度修正灰色关联深度极大熵模型确定的权

重，使得指标权重更加客观可信。为了充分利用

评估指标所蕴含的信息，本文同时采用ＴＰＯＳＩＳ以
及 ＧＲＡ，得到与正负理想方案之间的相对贴近
度，依据相对贴近度确定目标威胁排序。

１　空战目标威胁评估体系

影响目标威胁排序因素有很多，本文主要考

虑目标的空战能力、敌我双方的速度、距离、角度

以及敌机的作战意图。下面根据不同指标特点建

立数学模型：

１）空战能力因子
对于单机的空战能力，借鉴文献［１７］，构建

单机空战能力威胁函数：

Ｃ＝ｗ１Ａ＋ｗ２Ｂ＋ｗ３Ｄ＋ｗ４Ｅ＋ｗ５Ｆ＋ｗ６Ｇ＋ｗ７Ｈ
（１）

式中：Ａ为战机的机动能力；Ｂ为机载武器系统的
攻击能力；Ｄ为机载设备探测能力；Ｅ为飞机的生
存能力；Ｆ为飞机的操纵效能；Ｇ为飞机的基本飞
行性能；Ｈ为飞机的电子对抗能力；ｗｉ为空战能
力因子权重，ｉ＝１，２，…，７，由 ＡＨＰ得到。

２）角度威胁因子
ＴＡ ＝（ｑＢ ＋ｑＲ ）／３６０° （２）

式中：ｑＢ和 ｑＲ分别为我机航向角与目标线的夹
角和目标航向与目标线夹角。

３）距离威胁因子

Ｔｄ ＝

０．５　　　　　 ｄ≤ ｒｍ，ｄ≤ ｒｍｔ
０．５－０．２ｒｔｅｍ ｒｍｔ＜ｄ＜ｒｍ
１．０ ｒｍｔ＞ｄ＞ｒｍ
０．８ ｍａｘ（ｒｍｔ，ｒｍ）＜ｄ＜ｒ










ｒ

（３）
式中：ｄ为我机与目标之间的距离；ｒｍｔ为敌机所携

带导弹的攻击距离；ｒｍ为我机导弹最大射程；ｒｒ为
我机雷达最大跟踪距离；ｒｔｅｍ ＝（ｒｒ－ｒｍｔ）／（ｒｍ －
ｒｍｔ）。

４）速度威胁因子

Ｔｖ ＝

０．１　　　　　　　 ｖｒ ＜０．６ｖｂ
－０．５＋ ｖｒ ／ｖｂ ０．６ｖｂ ≤ ｖｒ≤

　　　　　　　　　　　　１．５ｖｂ
１．０ ｖｒ ＞１．５ｖ













ｂ

（４）
式中：ｖｂ为我方载机速度；ｖｒ为敌机速度。

５）空战意图威胁因子

ＴＩ＝
０．８　　 攻击
０．５ 掩护

０．３
{

干扰

（５）

２　基于灰色关联深度系数的权重确定

对于现代空战威胁评估问题，确定评估指标

的权重是其重要研究内容。为了克服灰色关联度

仅能反映评估指标序列之间的相关性，本文提出

了一种新的基于灰色关联深度确定指标权重的方

法。充分考虑了指标之间的耦合关系以及不同的

评价对象对指标权重确定的影响。

２．１　构建评估矩阵
假设多属性决策问题有 ｍ个评价方案或评

价对象组成方案集 Ｇ＝｛Ｇ１，Ｇ２，…，Ｇｍ｝，ｎ个评价
指标或者属性组成指标集 Ｔ＝｛Ｔ１，Ｔ２，…，Ｔｎ｝，评
价对象 Ｇｉ对应于指标 Ｔｊ的属性值为 ｙｉｊ，ｉ＝１，
２，…，ｍ，ｊ＝１，２，…，ｎ，则 Ｇ对 Ｔ的评价矩阵 Ｙ＝
［ｙｉｊ］ｍ×ｎ。
２．２　指标的规范化处理

在多属性决策问题中，可以将评价指标划分

为效益型、成本型和固定型 ３类。效益型指标即
指标值与评价值成正相关，成本型指标即指标值

与评价值成负相关，固定型指标即指标维持在某

一个恰当的数值最好。考虑到不同评价指标的属

性不同以及量纲不同，需要对评价指标的数值进

行规范化处理，使得不同量纲、不同属性的指标具

有相同的效益属性。下面对不同属性的评价指标

数值进行规范化处理。

效益型：

ｘｉｊ＝
ｙｉｊ－ｍｉｎ

ｉ
ｙｉｊ

ｍａｘ
ｉ
ｙｉｊ－ｍｉｎ

ｉ
ｙｉｊ

（６）

成本型：

ｘｉｊ＝
ｍａｘ
ｉ
ｙｉｊ－ｙｉｊ

ｍａｘ
ｉ
ｙｉｊ－ｍｉｎ

ｉ
ｙｉｊ

（７）
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固定型：

ｘｉｊ＝１－
ｙｉｊ－αｊ

ｍａｘ
ｉ
ｙｉｊ－αｊ

（８）

式中：αｊ为固定型指标 ｙｉｊ的最佳取值。经过上述
规范化处理后，可以得到规范化后的评价矩阵

Ｘ＝［ｘｉｊ］ｍ×ｎ。
２．３　基于灰色深度极大熵确定权重

灰色系统理论中的灰色关联分析是基于参考

序列与评价序列之间的关联程度，对方案的优劣

进行的度量和分析。在进行灰色关联分析的同

时，指标序列中各个元素属的内在联系也在一定

程度上得到了体现。设 Ｘ０＝｛ｘ０１，ｘ０２，…，ｘ０ｎ｝为
参考序列，Ｘｉ＝｛ｘｉ１，ｘｉ２，…，ｘｉｎ｝为评价序列，则灰
色关联系数计算公式为

γｉｊ＝
ｍｉｎ
ｉ
ｍｉｎ
ｊ
ｘｉｊ－ｘ０ｊ ＋ρｍａｘｉ ｍａｘｊ ｘ０ｊ－ｘｉｊ

ｘ０ｊ－ｘｉｊ ＋ρｍａｘｉ ｍａｘｊ ｘ０ｊ－ｘｉｊ

（９）
式中：ρ［０，１］为分辨系数。聚合各项的关联系
数，得到灰色关联度为

ｒｉ＝∑
ｎ

ｊ＝１
ωｊγｉｊ　　ｉ＝１，２，…，ｍ （１０）

式中：ωｊ为指标的权重。
２．３．１　确定分辨系数

在大多数的灰色关联度模型中，分辨系数
［１８］

取值都为０．５，实际上分辨系数 ρ的大小决定了
两级最大差 Δｍａｘ对关联系数 γ贡献的大小，其反
映的是其他序列对参与比较的参考序列和比较序

列的影响大小。分辨系数的取值不同，得到的关

联系数的分布也不同。如果得到的关联度的区分

度很小，会导致各比较序列的关联度差异很小，从

而很难区分比较序列。依照文献［１１］提出的分
辨系数取值准则计算分辨系数，选取分辨系数的

原则是尽可能使关联度的取值区分较大。

Δｖ ＝
１
ｎｍ∑

ｍ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
ｘ０ｊ－ｘｉｊ （１１）

ＸΔ ＝
Δｖ

ｍａｘ
ｉ
ｍａｘ
ｊ
ｘ０ｊ－ｘｉｊ

（１２）

式中：Δｖ为绝对差的平均值；ＸΔ为绝对差均值与
绝对差最大值的比值。

　　则 ρ的取值应该满足：

当 ＸΔ＜
１
３
时，ρ≤１．５ＸΔ；当 ＸΔ≥

１
３
时，ρ＞

１．５ＸΔ。
２．３．２　灰色关联深度系数

评价指标的灰色关联度反映的是指标序列整

体态势变化和序列的相似性。并没有考虑到不同

评价指标在方案之间变动的内在显著性，即从不

同方案之间关于同一指标的变化，纵向维度考虑

指标的内在变化。为了更加客观全面地反映评价

指标之间重要性，确定不同指标的权重，因而需要

对序列的变化对指标影响进行量化分析，因为提

出了灰色关联深度系数的概念，它能在一定程度

上考虑到指标的内在关联性以及评价指标的相对

重要性。

γ＋ｉｊ、γ
－
ｉｊ为 ｍ个方案序列与正理想解、负理想

解之间关于关于第 ｊ个指标的关联系数，令：

ｑ＋ｉｊ ＝
γ＋ｉｊ

∑
ｍ

ｉ＝１
γ＋ｉｊ

ｑ－ｉｊ ＝
γ－ｉｊ

∑
ｍ

ｉ＝１
γ－













ｉｊ

（１３）

则 ｑ＋ｉｊ、ｑ
－
ｉｊ称为基于正负理想解的灰色关联深度系

数，从而可以得到 ｍ个方案的灰色关联深度系数
矩阵 Ｑ＋ ＝［ｑ＋ｉｊ］ｍ×ｎ、Ｑ

－ ＝［ｑ－ｉｊ］ｍ×ｎ。
２．３．３　权重极大熵配置模型的构建和求解

在确定权重时，可以依据各指标数据传递给

决策者的信息量大小来确定其权重根据极大熵原

则，基于灰色关联深度系数和序列灰色关联度，建

立基于极大熵准则的权值求解模型，建模步骤

如下。

步骤１　确定指标权重的变化范围。
灰色关联深度系数客观反映了不同的评价序

列所表现出的内在变动规律性的显著程度。在多

属性决策问题中，对所有评价方案两两做关于每

一个指标的关联度分析，得出的灰色关联系数一

定程度上反映了不同指标之间的关联性以及相同

指标与方案之间的变化。基于上述思想，指标的

权重可约束在灰色关联深度系数范围内，构建权

重的变化范围：

ωｊ∈ ［ｍｉｎ
ｉ
（ｑ－ｉｊ，ｑ

＋
ｉｊ），ｍａｘ

ｉ
（ｑ－ｉｊ，ｑ

＋
ｉｊ）］

　　ｉ＝１，２…，ｍ；ｊ＝１，２…，ｎ （１４）
步骤２　指标权重方差波动范围约束。
指标权重的波动范围也由灰色关联深度系数

决定，可 以 引 入 指 标 权 重 方 差 的 约 束 条 件

如下
［１］
：

１
ｎ∑

ｎ

ｊ＝１
ωｊ－

１( )ｎ
２

∈ （Ｄ（ｊ）ｍｉｎ，Ｄ（ｊ）ｍａｘ）

Ｄ（ｊ）ｍｉｎ ＝ｍｉｎ（Ｄ
－
（ｊ），Ｄ＋（ｊ））

Ｄ（ｊ）ｍａｘ ＝ｍａｘ（Ｄ
－
（ｊ），Ｄ＋（ｊ










））

（１５）

Ｄ＋（ｊ）＝１
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
ｑ＋ｉｊ－

１( )ｍ
２

（１６）

０９３
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Ｄ－（ｊ）＝１
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
ｑ－ｉｊ－

１( )ｍ
２

（１７）

式中：ｉ＝１，２，…，ｍ；ｊ＝１，２，…，ｎ；Ｄ＋（ｊ）、Ｄ－（ｊ）
为第 ｉ个指标的正负灰色关联深度系数的方差大
小，反映的是权重的变化范围。

步骤３　建立指标权值的极大熵模型。
利用步骤 １和步骤 ２的权值变动和波动约

束，构建基于灰色关联深度系数的客观权重极大

熵模型如下：

ｍａｘＦＥ ＝－∑
ｎ

ｊ＝１
ωｊｌｎωｊ

ｓ．ｔ．∑
ｎ

ｊ＝１
ωｊ＝１

　　ωｊ∈ ［ｍｉｎ
ｉ
（ｑ－ｉｊ，ｑ

＋
ｉｊ），ｍａｘ

ｉ
（ｑ－ｉｊ，ｑ

＋
ｉｊ）］

　　 １
ｎ∑

ｎ

ｊ＝１
ωｊ－

１( )ｎ
２

∈ （Ｄ（ｊ）ｍｉｎ，Ｄ（ｊ）ｍａｘ）

（１８）
２．４　基于指标间关联度修正权重

在进行空战威胁评估时，往往会忽略评价指

标之间的耦合性，导致在确定指标权重时造成误

差，因而需要对两两关联度较大的指标权重进行

调整。指标关联度较大，说明两个指标之间包含

有相同信息，需要将重叠信息滤去。

２．４．１　指标间灰色关联度矩阵
在多属性决策问题中，评价指标之间耦合关

系往往被忽略，在确定指标权重时，不可单独孤立

求解单个指标的权重，需要考虑各评价指标之间

的相互影响。本文利用指标之间灰色关联度体现

其内在的耦合关系。

首先以第１个指标序列 Ｚ１作为参考序列，分
析其他指标序列与它的灰色关联度；依次以

Ｚｉ（ｉ＝１，２，…，ｍ）作为参考序列，分析指标序列
之间的灰色关联度 ｒｉｊ，由此可以得到一个关于指
标间的灰色关联度的矩阵［ｒｉｊ］ｎ×ｎ，即

［ｒｉｊ］ｎ×ｎ ＝

ｒ１１ ｒ１２ … ｒ１ｎ
ｒ２１ ｒ２２ … ｒ２ｎ
  

ｒｎ１ ｒｎ２ … ｒ















ｎｎ

（１９）

采用阈值原则，若指标间的灰色关联度超过

阈值，则视为关联；若指标之间的灰色关联度不超

过阈值，则视为不关联。

２．４．２　阈值的确定
对于决策者来说，很难准确描述评价之间的

关联关系，但对指标之间是否存在关联关系有一

个大致的判断。对于决策者而言，可把属性间判

断为独立的灰色关联度的值作为阈值
［１９］
。在分

析多属性决策问题时，一般会有多对指标间可视

为独立，则把所有指标之间独立的关联度的最大

值作为灰色关联度的阈值 ψ，即有

ψ＝ｍａｘｒｉｊ （２０）
式中：ｒｉｊ为确定的两个相互独立指标的灰色关
联度。

２．４．３　权重的修正
基于２．４．１节和２．４．２节所确定的指标间灰

色关联度以及阈值，对确定的权重做如下调整：

ω′ｊ ＝ωｊ∏
ｊ－１

ｋ＝１
（１－ｌｋｒｋｊ）∏

ｎ

ｓ＝ｊ＋１
（１－ｌｋｒｋｊ） （２１）

式中：ｌｋ（ｋ＝１，２，…，ｍ）表示的是专家确定的两
两关联度较大的权值信息去除程度，本文采取 ｌｋ
＝０．５。进过上述调整后的权重为 ω′＝（ω′１，

ω′２，…，ω′ｎ），对进过调整后的权重进行归一化处
理得ω＝（ω１，ω２，…，ωｎ）。

３　基于 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ空战威胁评
估流程

　　本文建立了基于 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ空战威胁评估
体系（见图１）。分别建立灰色关联度和灰色关联
深度模型确定权值的范围，建立极大熵模型求解

权重，再利用指标间的灰色关联度修正权值；结合

了 ＧＲＡ与 ＴＯＰＳＩＳ的优点分别到正负理想贴近
度，最终得到相对综合贴近度。

１）对评价指标数值进行规范化处理，得到所
有方案评价指标矩阵 Ｆ＝（ｘｉｊ）ｍ×ｎ。

２）确定正理想方案 ｘ＋ｊ 和负理想方案 ｘ
－
ｊ

ｘ＋ｊ ＝｛ｍａｘ
ｉ
ｘｉｊ ｘｉｊ∈ Ｘ

＋
，ｍｉｎ

ｉ
ｘｉｊｘｉｊ∈ Ｘ

－
｝＝

　　｛ｘ＋１，ｘ
＋
２，…，ｘ

＋
ｎ｝ （２２）

ｘ－ｊ ＝｛ｍｉｎ
ｉ
ｘｉｊ ｘｉｊ∈ Ｘ

＋
，ｍａｘ

ｉ
ｘｉｊｘｉｊ∈ Ｘ

－
｝＝

　　｛ｘ－１，ｘ
－
２，…，ｘ

－
ｎ｝ （２３）

式中：Ｘ＋代表效益型指标；Ｘ－代表成本型指标。

图 １　威胁评估处理流程

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓ

１９３
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３）计算评价对象到正负理想方案的灰色关
联度。计算第 ｉ个方案与正理想方案和负理想方
案关于第 ｋ指标的灰色关联系数分别为

γ＋ｉｊ ＝
ｍｉｎ
ｉ
ｍｉｎ
ｊ
ｘｉｊ－ｘ

＋
ｊ ＋ρｍａｘｉ ｍａｘｊ ｘ＋ｊ －ｘｉｊ

ｘ＋ｊ －ｘｉｊ ＋ρｍａｘｉ ｍａｘｊ ｘ＋ｊ －ｘｉｊ

（２４）

γ－ｉｊ ＝
ｍｉｎ
ｉ
ｍｉｎ
ｊ
ｘｉｊ－ｘ

－
ｊ ＋ρｍａｘｉ ｍａｘｊ ｘ－ｊ －ｘｉｊ

ｘ－ｊ －ｘｉｊ ＋ρｍａｘｉ ｍａｘｊ ｘ－ｊ －ｘｉｊ

（２５）
式中：ρ［０，１］为分辨系数。加权各项（ｊ＝１，
２，…，ｎ）的关联系数，得到第 ｉ个方案与正理想方
案和负理想方案关于第 ｊ指标的灰色关联度 ｒ＋ｉ、

ｒ－ｉ，分别为

ｒ＋ｉ ＝∑
ｎ

ｊ＝１
ωｊγ

＋
ｉｊ　　ｉ＝１，２，…，ｍ （２６）

ｒ－ｉ ＝∑
ｎ

ｊ＝１
ωｊγ

－
ｉｊ　　ｉ＝１，２，…，ｍ （２７）

４）根据欧氏距离计算公式，计算每一个方案
与正负理想方案之间的距离 ｄ＋ｉ、ｄ

－
ｉ，并对 ｄ

＋
ｉ、ｄ

－
ｉ

做规范化处理。

ｄ＋ｉ ＝ ∑
ｎ

ｊ＝１
ωｊ（ｘｉｊ－ｘ

＋
ｊ）槡

２
（２８）

ｄ－ｉ ＝ ∑
ｎ

ｊ＝１
ωｊ（ｘｉｊ－ｘ

－
ｊ）槡

２
（２９）

５）计算评价对象与正、负理想解的贴近度。
分别对 ｒ＋ｉ、ｒ

－
ｉ、ｄ

＋
ｉ、ｄ

－
ｉ 进行无量纲化处理。

Ｄ＋ｉ ＝
ｄ＋ｉ

ｍａｘ
ｉ
（ｄ＋ｉ）

（３０）

Ｄ－ｉ ＝
ｄ－ｉ

ｍａｘ
ｉ
（ｄ－ｉ）

（３１）

Ｒ＋ｉ ＝
ｒ＋ｉ

ｍａｘ
ｉ
（ｒ＋ｉ）

（３２）

Ｒ－ｉ ＝
ｒ－ｉ

ｍａｘ
ｉ
（ｒ－ｉ）

（３３）

６）加权计算进行无量纲化处理后的欧氏距
离和灰色关联度。当 Ｄ－ｉ、Ｒ

＋
ｉ 的值越大，评价方

案越趋近正理想解；与之相反 Ｄ＋ｉ、Ｒ
－
ｉ 的数值越

大，评价方案越趋近负理想解。融合灰色关联度

和欧氏距离可得到

Ｅ＋ｉ ＝αＤ
－
ｉ ＋βＲ

＋
ｉ （３４）

Ｅ－ｉ ＝αＤ
＋
ｉ ＋βＲ

－
ｉ （３５）

式中：α和 β分别反映了决策者对于位置和形状
的偏爱程度，且 α＋β＝１，α，β∈［０，１］。

７）加权求得综合欧氏距离和灰色关联度的

相对贴近度。第 ｉ个方案的相对贴近度为

Ｚｉ＝
Ｅ＋ｉ

Ｅ＋ｉ ＋Ｅ
－
ｉ

　　ｉ＝１，２，…，ｎ （３６）

４　仿真分析

我机在空战中遭遇敌方 ４架 ３种机型
（Ｆ１６Ｃ、Ｆ１５Ｅ、Ｆ５Ｅ）的战机，敌机在我方机载火
控雷 达 的 探 测 跟 踪 范 围 内，我 机 的 速 度 为

３２０ｍ／ｓ，导弹的最大射程为６０ｋｍ，雷达的最大跟
踪距离为１２０ｋｍ。空战态势如表１所示。

表 １　敌机的参数信息

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｎｅｍｙａｉｒｃｒａｆｔｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

目标 机型 作战意图 ｑＢ／（°） ｑＲ／（°） ｒｒ／ｋｍ ｖｒ／（ｍ·ｓ
－１）

１ Ｆ１６Ｃ 攻击 ８０ －４５ ５０ ３００

２ Ｆ１６Ｃ 掩护 ４５ －４５ ７０ ３２５

３ Ｆ５Ｅ 攻击 －６０ ８０ ６０ ３２０

４ Ｆ１５Ｅ 干扰 －４５ １５ ６０ ３３０

　　根据式（１）～式（５）可以求得目标属性矩阵

Ｙ１ ＝

０．８５ ０．３５ ０．５０ ０．４４ ０．８０
０．８５ ０．２５ ０．８０ ０．５２ ０．５０
０．４１ ０．３９ ０．３０ ０．５０ ０．８０
１ ０．１７ ０．３０ ０．５３ ０．











３０

运用 ＴＯＰＳＩＳ理论，可找到数学正负理想解：
Ｙ＋１ ＝［１ ０．３９ ０．８０ ０．５３ ０．８０］

Ｙ－１ ＝［０．４１ ０．１７ ０．３０ ０．４４ ０．３０］
对敌机不同属性的评价指标，根据式（６）～

式（８）对目标属性进行规范化处理，得到规范化
矩阵：

Ｙ２ ＝

０．８５ ０．８１ １ ０ ０．８０
０．８５ ０．３３ ０ ０．８３ ０．５０
０．４１ １ ０．５０ ０．６７ ０．８０
１ ０ ０．５０ １ ０．











３０

求解正负理想解：

Ｙ＋２ ＝［１ １ １ ０．８３ ０．８０］

Ｙ－２ ＝［０．４１ ０ ０ ０ ０．３０］
　　可根据式（１１）、式（１２）确定分辨系数：
Ｘ＋Δ ＝０．３３５５＞１／３

Ｘ－Δ ＝０．４６５５＞１／３
　　故根据 ρ的取值规则确定
０．３３５５≤ ρ＋≤０．５０３２
０．６９８３≤ ρ－≤０．９３１０

本文中确定 ρ的值为
ρ＋＝０．５
ρ－＝０．７

由式（２３）、式（２４）可得到正负灰色关联系数
矩阵：

２９３
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　第 ２期 奚之飞，等：基于改进 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ的空战威胁评估

γ＋＝
０．７６９２ ０．７２４６ １ ０．３７５９ １
０．７６９２ ０．４２７４ ０．３３３３ １ ０．６２５０
０．４５８７ １ ０．５０００ ０．７５７６ １
１ ０．３３３３ ０．５０００ ０．７４６３ ０．











５０００

γ－＝
０．６１４０ ０．４６３６ ０．４１１８ １．００００ ０．５８３３
０．６１４０ ０．６７９６ １．００００ ０．４５７５ ０．７７７８
１．００００ ０．４１１８ ０．５８３３ ０．５１０９ ０．５８３３
０．５４２６ １．００００ ０．５８３３ ０．４１１８ １．











００００

由正负灰色关联系数矩阵，可根据式（１３）得
到正负灰色深度矩阵：

Ｑ＋＝
０．２５６７ ０．２９１６ ０．４２８６ ０．１３０５ ０．３２００
０．２５６７ ０．１７１９ ０．１４２９ ０．３４７２ ０．２０００
０．１５３０ ０．４０２４ ０．２１４３ ０．２６３１ ０．３２００
０．３３３６ ０．１３４１ ０．２１４３ ０．２５９１ ０．











１６００

Ｑ－＝
０．２２１６ ０．１８１４ ０．１５９７ ０．４２０１ ０．１９８１
０．２２１６ ０．２６６０ ０．３８７８ ０．１９２２ ０．２６４２
０．３６０９ ０．１６１２ ０．２２６２ ０．２１４７ ０．１９８１
０．１９５８ ０．３９１４ ０．２２６２ ０．１７３０ ０．











３３９６

可根据式（１４）～式（１７）确定各指标权值的
取值范围：

ω１ （０．１５３０，０．３６０９）
ω２ （０．１３４１，０．４０２４）
ω３ （０．１４２９，０．４２８６）
ω４ （０．１３０５，０．４２０１）
ω５ （０．１６００，０．３３９６）

１
５∑

５

ｊ＝１
ωｊ－( )１５

２

 （０．００３４，０．０１１５）

　　根据极大熵模型可求得指标权重为
ω０ ＝［０．１７７４，０．１６８１，０．１７２３，０．１６６９，０．３１５３］

根据灰色关联度式（９）、式（１０）求得指标之
间的关联度为

［ｒｉｊ］５×５ ＝

１ ０．４４１６ ０．４９７４ ０．５９８０ ０．４９５２

０．４４１６ １ ０．４６５４ ０．３６３５ ０．６１３２

０．４９７４ ０．４６５４ １ ０．３９１１ ０．５１０７

０．５９８０ ０．３６３５ ０．３９１１ １ ０．４３９５

０．４９５２ ０．６１３２ ０．５１０７ ０．

















４３９５ １

将指标之间的关联度体现在三维空间如图 ２
所示，指标 １～５分别为空战能力、空战意图、角
度、距离和速度。

通过咨询多位专家意见，综合专家意见，认为

角度因素以及距离、速度之间不存在耦合关系，相

互独立；空战能力与飞机所处态势无关。基于以

上两点考虑，确立解耦合阈值 ψ＝０．５９８０，根据
式（２１），ｌｋ均取０．５，求得修正后的指标权重：

ωＴ＝［０．１３８９ ０．１３０２ ０．１９２４ ０．１８６４ ０．３５２１］
可根据式（２４）～式（２７）分别确定各敌机与

正理想解、负理想解之间的加权灰色关联度以及

相对贴近度，如表２所示。
由表２可以看出，融合正负理想解灰色关联

度，对目标威胁值的排序更加合理。敌机 ２、４与
负理想解的灰色关联度大于正理想解的灰色关联

度，敌机１、３与正理想解的灰色关联度大于负理
想解的灰色关联度，明显敌机 １、３的威胁值大于
２、４，最终确定敌机威胁排序为：１＞３＞２＞４，与客
观事实相符。

可根据式（２８）、式（２９）确定各敌机与正负理
想解之间的加权欧氏距离如表３所示。

由表３可以看出，融合正负理想解欧氏距离，
对目标威胁值的排序更加合理。敌机１、３与负理
想解的欧氏距离大于正理想解的欧氏距离，敌机

２、４与正理想解的欧氏距离大于负理想解的欧氏
距离，明显的敌机２、４威胁值大于１、３，综合正负

图 ２　各指标之间的关联度

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅａｍｏｎｇｉｎｄｅｘｅｓ

表 ２　灰色关联度

Ｔａｂｌｅ２　Ｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌｄｅｇｒｅｅ

敌机编号
正理想解

灰色关联度

负理想解

灰色关联度

相对

贴近度

１ ０．８１５８ ０．６１６７ ０．５４７７

２ ０．６３３１ ０．７２５３ ０．４４４１

３ ０．７８３４ ０．６０５４ ０．５４２２

４ ０．５９３７ ０．７４６７ ０．４２１２

３９３
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表 ３　欧氏距离

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｕｃｌｉｄｅａｎｄｉｓｔａｎｃｅ

敌机

编号

正理想解

欧氏距离

负理想解

欧氏距离

ＴＯＰＳＩＳ方法
欧氏距离

１ ０．３５３６ ０．６２９１ ０．３９４４

２ ０．５２９３ ０．４２４５ ０．５９０９

３ ０．３３０３ ０．６０４１ ０．３８７８

４ ０．５４３０ ０．５２１３ ０．５４６９

理想解的欧氏距离目标的威胁值区分度明显，最

终确定敌机威胁排序为：２＞４＞１＞３，与客观事实
相符。

根据式（３０）～式（３３）对正负理想解的欧氏距
离和灰色关联度进行无量纲化处理，如表４所示。

本文采取了 ４种方法对敌机威胁进行排序，
综合考虑了指标序列之间的贴近度和单个指标之

间的贴近度，对于数据的规范化处理，分别采用模

糊处理（ＴＯＰＳＩＳ、ＧＲＡ和 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ）和建立数
模型方法，得到敌机威胁排序如表５所示。

　　 由表 ５中 ４种方法威胁排序结果对比
（见图３），可以看出数学模型规范化处理后，目标
威胁的区分度最大，ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ综合运用了数
据信息，使得威胁排序更加合理。

为了更加清晰地说明不同参数对目标威胁结

果的影响，其对比结果如图 ４所示。图中参数组
合１、２及４分别与表６中的第 １组参数 α＝０．２，
β＝０．８、第２组参数 α＝０．４，β＝０．６及第三组参
数 α＝０．７，β＝０．３相对应；参数组合 ３与表 ５中
的 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ参数（α＝０．５，β＝０．５）相对应。
根据决策者对于威胁评价序列贴近度和各个指标

的贴近度的偏爱程度，得出不同的目标威胁的排

序结果，如表６所示。
从表６可以看出，决策者的主观偏好会对最

终的威胁排序结果有影响，在实际空战中，每一位

飞行员都有自己决策偏好，不能一概而论，得出一

个统一的结果。

表 ４　无量纲化处理及威胁排序（α＝０．５，β＝０．５）

Ｔａｂｌｅ４　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｎｄｔｈｒｅａｔｓｏｒｔｉｎｇ（α＝０．５，β＝０．５）

敌机

编号

正理想解

灰色关联度

负理想解

灰色关联度

正理想解

欧氏距离

负理想解

欧氏距离

正理想解

贴近度

负理解

贴近度

相对

贴近度

威胁

排序

１ １．００００ ０．８２５９ ０．６５１２ １．００００ １．００００ ０．７３８６ ０．５７４２ ２

２ ０．７７６０ ０．９７１４ ０．９７４７ ０．６７４９ ０．７２５５ ０．９７３１ ０．４２７１ ４

３ ０．９６０３ ０．８１０８ ０．６０８３ ０．９６０３ ０．９６０３ ０．７０９６ ０．５７５１ １

４ ０．７２７７ １．００００ １．００００ ０．８２８６ ０．７７８２ １．００００ ０．４３７６ ３

表 ５　四种方法相对贴近度与威胁排序比较

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｎｅａｒｎｅｓｓｄｅｇｒｅｅａｎｄｔｈｒｅａｔｓｏｒｔｉｎｇｏｆｆｏｕｒｍｅｔｈｏｄｓ

敌机编号
ＴＯＰＳＩＳ ＧＲＡ ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ 数学模型

相对贴近度 威胁排序 相对贴近度 威胁排序 相对贴近度 威胁排序 相对贴近度 威胁排序

１ ０．３９４４ ３ ０．５４７７ １ ０．５７４２ ２ ０．６１０７ １

２ ０．５９０９ １ ０．４４４１ ３ ０．４２７１ ４ ０．５９３０ ２

３ ０．３８７８ ４ ０．５４２２ ２ ０．５７５１ １ ０．４８７１ ３

４ ０．５４６９ ２ ０．４２１２ ４ ０．４３７６ ３ ０．４５２１ ４

图 ３　四种方法相对贴近度对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｎｅａｒｎｅｓｓｄｅｇｒｅｅ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｆｏｕｒｍｅｔｈｏｄｓ

图 ４　决策者的不同偏好对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ

ａｍｏｎｇｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｅｒｓ

４９３
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表 ６　α，β不同取值时目标威胁排序

Ｔａｂｌｅ６　Ｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔｓｏｒｔｉｎｇａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖａｌｕｅｓｏｆα，β

敌机

编号

α＝０．２，β＝０．８ α＝０．４，β＝０．６ α＝０．７，β＝０．３

正理想解

贴近度

负理想解

贴近度

相对

贴近度

正理想解

贴近度

负理想解

贴近度

相对

贴近度

正理想解

贴近度

负理想解

贴近度

相对

贴近度

１ １．００００ ０．８２５９ ０．５４７７ １．００００ ０．７５６０ ０．５６９５ １．００００ ０．７０３６ ０．５７５２

２ ０．７７６０ ０．９７１４ ０．４４４１ ０．７３５６ ０．９７２７ ０．４３０６ ０．７０５２ ０．９７３７ ０．４２０２

３ ０．９６０３ ０．８１０８ ０．５４２２ ０．９６０３ ０．７２９８ ０．５６８２ ０．９６０３ ０．６６９１ ０．５７５１

４ ０．７２７７ １．００００ ０．４２１２ ０．７６８１ １．００００ ０．４３４４ ０．７９８４ １．００００ ０．４４３９

排序 １＞３＞２＞４ １＞３＞４＞２ １＞３＞４＞２

５　结　论

针对以往的客观赋权法不能从逻辑视角体现

指标相对评价对象的重要程度，使得评估结果与

客观事实存在一定偏差的问题，以及运用 ＧＲＡ和
ＴＯＰＳＩＳ进行目标威胁评估存在不足的问题，提出
了一种基于 ＴＯＰＳＩＳＧＲＡ目标威胁评估方法，可
以得出：

１）针对将目标威胁评估问题转化成多属性
决策问题，将目标的作战意图引入到评估体系中，

使得评估体系更加合理，评估结果更加可性。

２）在灰色关联度理论的基础上，将灰色关联
深度理论引入，结合极大熵理论，避免了人为因素

对权重求解的影响。

３）考虑到评估指标之间存在内在耦合性，不
满足线性加权理论要求，故提出指标之间的纵向

维度的灰色关联度，避免了指标之间相关性的影

响，同时也满足了线性加权理论。

４）将 ＧＲＡ与 ＴＯＰＳＩＳ相结合，克服了 ＴＯＰ
ＳＩＳ和 ＧＲＡ两种方法本身的局限性，使得目标威
胁相对贴近度更加准确，从而更加合理地反映目

标威胁的大小。同时本文还考虑了决策者的不同

主观偏好，得出不同的威胁评估结果，充分说明了

决策者主观偏好对结果的影响。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］孙海文，谢晓方，孙涛，等．小样本数据缺失状态下 ＤＢＮ舰

艇编队防空目标威胁评估方法［Ｊ］．系统工程与电子技术，

２０１９，４４（６）：１３００１３０８．

ＳＵＮＨＷ，ＸＩＥＸＦ，ＳＵＮＴ，ｅｔａｌ．ＴｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔＤＢＮｕｎ

ｄｅｒｍｅｔｈｏｄｏｆｗａｒｓｈｉｐｓｆｏｒｍａｔｉｏｎａｉｒｄｅｆｅｎｓｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｎ

ｄｉｔｉｏｎｏｆｓｍａｌｌｓａｍｐｌｅｄａｔａｍｉｓｓｉｎｇ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ

ａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１９，４４（６）：１３００１３０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２］王昱，章卫国，傅莉，等．基于不确定性信息的空战威胁评估

方法［Ｊ］．西北工业大学学报，２０１６，３４（２）：２９９３０５．

ＷＡＮＧＹ，ＺＨＡＮＧＷＧ，ＦＵＬ，ｅｔａｌ．Ａｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓ

ｍｅｎｔｆｏｒａｅｒｉａｌｃｏｍｂａｔｕｓｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１６，３４（２）：２９９

３０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］黄大荣，郭安学，李云生，等．基于专家知识属性重要度的集

群目标威胁评估方法 ［Ｊ］．兵工学报，２００９，３０（１０）：

１３５７１３６２．

ＨＵＡＮＧＤＲ，ＧＵＯＡＸ，ＬＩＹＳ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｂｊｅｃｔｇｒｏｕｐｔｈｒｅａｔ

ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎａｔｔｒｉｂｕｔｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｏｆｍｕｌｔｉｆｉｅｌｄ

ｅｘｐｅｒｔｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２００９，３０（１０）：１３５７

１３６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］程岳，王宝树．基于分级多层黑板模型的态势估计系统结构

研究［Ｊ］．计算机应用研究，２００２，１９（６）：２９３１．

ＣＨＥＮＧＹ，ＷＡＮＧＢＳ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆｓｉｔｕａｔｉｏｎａｓｓｅｓｓｍｅｎｔａｒ

ｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｂａｓｅｄｏｎａｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌａｎｄｍｕｌｔｉｈｉｅｒａｒｃｈｉｃａｌｂｌａｃｋ

ｂｏａｒｄｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒ，２００２，１９

（６）：２９３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］张浩为，谢军伟，葛佳昂，等．改进 ＴＯＰＳＩＳ的多态融合直觉

模糊威胁评估［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１８，４０（１０）：

２２６３２２６９．

ＺＨＡＮＧＨＷ，ＸＩＥＪＷ，ＧＥＪＡ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｕｉｔｉｏｎｉｓｔｉｃｆｕｚｚｙｓｅｔ

ｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｂａｓｅｄＴＯＰＳＩＳａｎｄｍｕｌｔｉｐｌｅｔｉｍｅｓｆｕｓｉｏｎｏｎ

ｉｍｐｒｏｖｅｄ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，４０

（１０）：２２６３２２６９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］徐西蒙，杨任农，符颖，等．基 ＥＬＭ＿ＡｄａＢｏｏｓｔ强预测器的空

战目标威胁评估［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１８，４０（８）：

１７６０１７６８．

ＸＵＸＭ，ＹＡＮＧＲＮ，ＦＵＹ，ｅｔａｌ．Ｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｉｎ

ａｉｒｃｏｍｂａｔｂａｓｅｄｏｎＥＬＭ ＡｄａＢｏｏｓｔｓｔｒｏｎｇｐｒｅｄｉｃｔｏｒ［Ｊ］．Ｓｙｓ

ｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，４０（８）：１７６０１７６８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＦＥＮＧＬＹ，ＸＵＥＱ，ＬＩＵＭＸ．Ｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔａｒ

ｇｅｔｓｂａｓｅｄｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｎｔｒｏｐｙａｎｄｆｕｚｚｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙ

［Ｃ］∥２０１１ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭａｎａｇｅｍｅｎｔ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１：１７８９１７９３．

［８］ＺＨＡＮＧＨＹ，ＬＩＹＪ，ＺＨＡＮＧＫ，ｅｔａｌ．Ｈａｚａｒｄｄｅｇｒｅｅｉｄｅｎｔｉｆｉ

ｃａｔｉｏｎｏｆｇｏａｆｓｂａｓｅｄｏｎｓｃａｌｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｙＲＳＴＯＰＳＩＳ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｅｎｔｒａｌＳｏｕｔｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５，２２：

６８４６９２．

［９］杨远志，王红卫，索中英，等．基于粗糙集逼近理想解排序

的辐射源威胁排序方法［Ｊ］．兵工学报，２０１６，３７（５）：９４５

９５２．

ＹＡＮＧＹＺ，ＷＡＮＧＨＷ，ＳＵＯＺＹ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｍｉｔｔｅｒｔｈｒｅａｔ

ｅｖａｌｕａｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｒｏｕｇｈｓｅｔａｎｄＴＯＰＳＩＳ［Ｊ］．Ａｃｔａ

Ａｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１６，３７（５）：９４５９５２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

５９３



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　

［１０］张莹，王红卫，郭晓陶，等．基于 ＧＩＦＳＳＴＯＰＳＩＳ的辐射源威

胁评估方法［Ｊ］．火力与指挥控制，２０１８，４３（４）：３７４１．

ＺＨＡＮＧＹ，ＷＡＮＧＨＷ，ＧＵＯＸＴ，ｅｔａｌ．Ｅｍｉｔｔｅｒｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａ

ｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＧＩＦＳＳａｎｄＴＯＰＳＩＳ［Ｊ］．ＦｉｒｅＣｏｎｔｒｏｌ＆

ＣｏｍｍａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１８，４３（４）：３７４１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］李陆军，丁建江，吕金建，等．基于 ＴＯＰＳＩＳ和灰色关联度的

弹道目标威胁评估方法［Ｊ］．电光与控制，２０１７，２４（９）：６１０

ＬＩＬＪ，ＤＩＮＧＪＪ，ＬＹＵＪＪ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｔｏｂａｌｌｉｓｔｉｃ

ｍｉｓｓｉｌｅｂａｓｅｄｏｎＴＯＰＳＩＳｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｇｒｅｙｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｄｅ

ｇｒｅｅ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＯｐｔｉｃｓ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１７，２４（９）：６１０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张永利，计文平，刘楠楠．基于熵权ＴＯＰＳＩＳ灰色关联的目

标威胁评估研究［Ｊ］．现代防御技术，２０１６，４４（１）：７２７８．

ＺＨＡＮＧＹＬ，ＪＩＷ Ｐ，ＬＩＵＮＮ．Ｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｏｎｅｎｔｒｏｐｙｗｅｉｇｈｔＴＯＰＳＩＳｇｒｅｙｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭｏｄｅｒｎＤｅｆｅｎｓｅ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，４４（１）：７２７８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］刘思峰，党耀国，方志根，等．灰色系统理论及其应用［Ｍ］．

北京：科学出版社，２０１０：２５６２５７．

ＬＩＵＳＦ，ＤＡＮＧＹＧ，ＦＡＮＧＺＧ，ｅｔａｌ．Ｇｒｅｙｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙａｎｄ

ｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２０１０：２５６２５７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］董卓宁，卢俊言，肖霄．基于灰色区间关联的 ＵＣＡＶ自主决

策方法 ［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１３，３９（１１）：

１５３６１５４１．

ＤＯＮＧＺＮ，ＬＵＪＹ，ＸＩＡＯＸ．Ｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｔｏ

ＵＣＡＶｂａｓｅｄｏｎｇｒａｙｉｎｔｅｒｖａｌｒｅｌａｔｉｖｅｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９（１１）：

１５３６１５４１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］胡杰，曹林平，黄长强．基于扩展不完备信息的无人战斗机

综合战术灰色粗决策方法［Ｊ］．兵工学报，２０１０，３１（９）：

３２３６．

ＨＵＪ，ＣＡＯＬＰ，ＨＵＡＮＧＣＱ．Ａｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｄｔａｃｔｉｃａｌｇｒａｙｒｏｕｇｈ

ｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒＵＣＡＶｂａｓｅｄｏｎｅｘｔｅｎｄｅｄｉｎｃｏｍ

ｐｌｅｔｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１０，３１（９）：３２３６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］赵永，李为民，刘彬，等．基于改进灰色关联法的高超声速目

标威胁评估模型［Ｊ］．探测与控制学报，２０１４，３６（５）：８０８５．

ＺＨＡＯＹ，ＬＩＷ Ｍ，ＬＩＵＢ，ｅｔａｌ．Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔｅｖａｌｕ

ａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｇｒａｙｒｅｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＤｅｔｅｃｔｉｏｎ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１４，３６（５）：８０８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］高永，向锦武．超视距多机协同空战目标分配算法［Ｊ］．北

京航空航天大学学报，２００７，３３（３）：２８６２８９．

ＧＡＯＹ，ＸＩＡＮＧＪＷ．ＴａｒｇｅｔａｓｓｉｇｎｍｅｎｔｉｎＢＶＲａｉｒｃｏｍｂａｔ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２００７，３３（３）：２８６２８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］陈强，周先雁．岩锚梁稳定性影响因素模糊灰色关联分析模

型及其应用［Ｊ］．中南大学学报（自然科学版），２０１５，４６

（９）：３４８７３４９５．

ＣＨＥＮＱ，ＺＨＯＵＸＹ．Ｆｕｚｚｙｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｏｎｉｎ

ｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓｆｏｒｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｒｏｃｋｂｏｌｔｃｒａｎｅｇｉｒｄｅｒａｎｄｉｔｓａｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｅｎｔｒａｌＳｏｕｔｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｓｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ），２０１５，４６（９）：３４８７３４９５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］罗滇生，别少勇，庞振国，等．考虑指标关联的配电网设备利

用率综合评价［Ｊ］．电力系统及其自动化学报，２０１７，２９

（１０）：７３７９．

ＬＵＯＤＳ，ＢＩＥＳＹ，ＰＡＮＧＺＧ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

ｏｎｔｈｅｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｅｑｕｉｐｍｅｎｔｃｏｎｓｉｄ

ｅｒｉｎｇｔｈｅｒｅｌｅｖａｎｃｅａｍｏｎｇｉｎｄｅｘｅｓ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＣＳＵ

ＥＰＳＡ，２０１７，２９（１０）：７３７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　奚之飞　男，硕士研究生。主要研究方向：火力指挥控制原理

与技术。

徐安　男，博士，讲师。主要研究方向：火力指挥控制原理与

技术。

寇英信　男，博士，教授。主要研究方向：火力指挥控制原理与

技术。

李战武　男，博士，教授。主要研究方向：火力指挥控制原理与

技术。

杨爱武　男，硕士研究生。主要研究方向：火力指挥控制原理

与技术。
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　第 ２期 奚之飞，等：基于改进 ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ的空战威胁评估

ＡｉｒｃｏｍｂａｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄＧＲＡＴＯＰＳＩＳ
ＸＩＺｈｉｆｅｉ１，ＸＵＡｎ１，２，，ＫＯＵＹｉｎｇｘｉｎ１，ＬＩＺｈａｎｗｕ１，２，ＹＡＮＧＡｉｗｕ１

（１．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｉｎｄｅｘｅｓｉｓｎｏｔｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄａｎｔｈｅｏｂｊｅｃ
ｔｉｖｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｃａｎｎｏｔｒｅｆｌｅｃｔｔｈｅｔｒｕｅｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｏｆｉｎｄｅｘｅｓｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｂｊｅｃｔｓｆｒｏｍａｌｏｇｉｃａｌ
ｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｗｈｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｔｈｅｗｅｉｇｈｔｏｆｉｎｄｅｘｅｓｉｎａｉｒｃｏｍｂａｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ，ａｍａｘｉｍｕｍｅｎｔｒｏｐｙｍｏｄｅｌ
ｂａｓｅｄｏｎｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌｄｅｇｒｅｅａｎｄｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌｄｅｐｔｈｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｗｅｉｇｈｔ，ａｎｄｔｈｅｎ
ｔｈｅｗｅｉｇｈｔｉｓｍｏｄｉｆｉｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌｄｅｇｒｅｅａｍｏｎｇｉｎｄｅｘｅｓａｎｄｔｈｅｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｔｈｒｅｓｈｏｌｄ．Ｉｎ
ｏｒｄｅｒｔｏｏｖｅｒｃｏｍｅｔｈｅｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓｏｆｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌａｎａｌｙｓｉｓ（ＧＲＡ）ａｎｄｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｏｒｄｅｒｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｂｙ
ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｏｓｏｌｕｔｉｏｎ（ＴＯＰＳＩＳ），ａｍｅｔｈｏｄｏｆｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎＧＲＡＴＯＰＳＩＳｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．
Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌａｎｄｆｕｚｚｙｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｏｎｔｈｅｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｉｓａｎａｌｙｚｅｄ
ｔｈｒｏｕｇｈｅｘａｍｐｌｅ．Ｓｅｃｏｎｄ，ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｕｓｉｎｇｔｈｅＧＲＡ，ＴＯＰＳＩＳ，ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ
ａｎｄｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｒｇｅｔｔｈｒｅａｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｏｂ
ｔａｉｎｅｄｂｙｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｓｕｂｊｅｃｔｉｖｅｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｅｒｓ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｖｅｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅ
ｎｅｓｓａｎｄｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌｄｅｐｔｈ；ｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌｄｅｇｒｅｅａｍｏｎｇｉｎｄｅｘｅｓ；ｇｒｅｙｒｅｌａｔｉｏｎａｌａｎａｌｙｓｉｓａｎｄ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｏｒｄｅｒｐｒｅｆｅｒｅｎｃｅｂｙｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｏｓｏｌｕｔｉｏｎ（ＧＲＡＴＯＰＳＩＳ）；ｍａｘｉｍｕｍｅｎｔｒｏｐｙ；ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｒａｔｉｏ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８２２１１：０８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２２．１０４１．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕａｎｋｇｄ＠１６３．ｃｏｍ

７９３
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两阶段变阈值关联竞争退化建模

王乾元，袁宏杰，徐如远

（北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：机电产品在使用过程中，存在磨损退化失效和环境引起的冲击失效。通常
认为自身退化与冲击失效是相互独立的或存在冲击造成自身退化突增的局部关联现象。本文

考虑冲击会影响退化过程，同时退化也会影响冲击，当自身退化量达到一定值后不仅会影响冲

击失效的失效率，还会使产品冲击失效阈值降低，造成产品的抗冲击能力下降，使产品的冲击

失效过程呈现两阶段现象，在自身退化与冲击失效相互关联相互竞争的情况下，建立了失效率

与失效阈值改变的可靠性模型，解决了传统竞争退化建模考虑因素不完整的问题。

关　键　词：自身退化；随机冲击；关联竞争失效；随机过程；变阈值；两阶段模型
中图分类号：ＴＢ１１４．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０３９８０９

　　机电产品在生产生活中得到了广泛应用［１］
，

其可靠性研究越发重要，传统单一退化轨迹已经

无法满足结构日益复杂且工作环境多样化的机电

产品
［２３］
。机电产品的失效存在内部失效机理和

外部失效机理，内部失效机理通常为产品自身退

化失效，而外部失效机理一般表现为外部环境等

引发的冲击失效，即机电产品的失效是由自身退

化与冲击失效两种失效模式相互竞争的结

果
［４５］
。传统的竞争失效研究忽略了 ２种失效模

式的关联性问题
［６７］
，造成可靠性模型存在误差，

故对相互关联的竞争失效模型研究具有重要

意义
［８］
。

Ｌｉｕ和 Ｔａｎｇ［９］提出了相互独立的竞争失效退
化模型，认为产品的自身退化与外界的随机冲击

之间影响较少。Ｓｏｎｇ等［１０］
提出了多应力独立竞

争模型，考虑产品在复杂的环境中同时遭受温度、

湿度、振动等多种复杂应力的冲击，多应力之间相

互独立，共同组成产品的失效机理，该方法可有效

模拟产品在复杂环境中的退化情况，但考虑的失

效机理全部为外界环境因素，未考虑产品自身退

化的情况，同样不适合描述结构复杂的机电产品。

Ｊｉａｎｇ等［１１］
在关联失效过程与关联失效阈值的可

靠性分析中考虑某微型发动机自身退化会受到冲

击影响产生突增现象，同时当冲击值超过某一特

定值时，认为冲击对发动机产生不可逆损伤，例如

产生裂缝现象，造成其冲击阈值降低，该模型可以

反映机电产品的竞争退化过程，但是考虑的冲击

失效阈值改变问题仅考虑自身冲击原因，并未考

虑自身退化对冲击产生的影响。Ｊｉａｎｇ等［１２］
在具

有变化失效阈值的关联竞争失效过程的可靠性和

维护性建模分析中也认为环境产生的冲击失效阈

值仅受自身因素影响，自身退化不会影响到其阈

值变化，在此基础上增加了维修性的分析，同样没

有考虑自身退化与冲击失效相互影响的情况。

Ｒａｆｉｅｅ等［１３］
在变失效率关联竞争失效过程的可

靠性建模中提出了失效率改变情况，没有从阈值

角度分析关联竞争现象，而是认为自身退化对冲

击失效的影响表现在冲击失效率的变化上，考虑

冲击失效率满足泊松分布，失效率是一个随自身

退化时间变化的值，该模型从失效率角度分析了

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002018&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 王乾元，等：两阶段变阈值关联竞争退化建模

自身退化对冲击失效的影响，但没有进一步考虑

冲击失效阈值阶段变化的情况。Ｇｕａｎ等［１４］
在具

有变化硬故障阈值的关联竞争失效过程的多组件

系统可靠性建模中，提出冲击失效阈值会受到自

身退化的影响而变化，但该模型分析没有考虑自

身退化对冲击失效率的影响，同时，该模型基于多

组件系统，采用逻辑分析建模方法，不适合机电产

品的单组件竞争可靠性建模分析。

上述学者在独立竞争模型的基础上，分析了

外界冲击对自身退化产生的影响，使建立的竞争

退化模型准确性更高，但忽略了自身退化对冲击

失效的影响，该影响不仅表现在冲击失效率的变

化，还表现在冲击失效阈值的分阶段变化。机电

产品实际运行时，自身退化与冲击失效相互影响、

相互竞争，自身退化对冲击的影响会直接影响到

寿命估计结果。

本文在已有竞争失效模型研究基础上，使用

Ｗｉｅｎｅｒ过程进行退化建模。主要考虑相互关联
情况下，自身退化对冲击失效产生影响，表现在当

自身退化达到一定退化量值时，冲击过程受影响

导致冲击的失效率以及冲击失效阈值改变的情

况，以机电产品中的微型发动机作为研究对象，建

立相互关联的变阈值竞争失效退化模型，将独立

竞争失效、局部关联竞争失效以及相互关联竞争

失效模型进行对比分析，表明相互关联竞争失效

模型能更好地反映机电类产品的真实退化情况。

１　问题描述
对产品进行可靠性研究时往往需要对产品退

化过程进行分析建模。机电产品的失效是由自身

退化失效与外界环境引发的冲击失效共同作用的

结果。自身退化失效是指随着产品工作时间的增

加，产品的性能逐渐丧失，当超过一定阈值时，产

品彻底失效的现象，比如飞机发动机的老化、汽车

轮胎的疲劳裂纹扩展、电机齿轮的磨损等；冲击失

效是指产品在运行过程中因外界环境造成的工作

能力突然丧失的失效，例如电路板短路、材料断

裂、发热烧穿等。自身退化失效与冲击失效的产

品性能随时间的变化分别如图１和图２所示。
由图１可知，当产品退化到时间 Ｔ时，性能退

化量达到阈值 Ｄ，认为产品自身退化失效。产品
的失效阈值通常只与自身性质有关，但存在一种

特定情况，当产品退化受到环境影响时，失效阈值

变成一个随机变量，此类失效阈值为变化的失效

阈值。对于产品因外界环境引发的冲击失效过

程，认为只存在 ２种状态，即正常工作与冲击失

效。如图２所示，在时间 Ｔ之前，产品冲击量 Ｉ一
直处于正常工作状态；到达时间 Ｔ后，产品彻底
丧失工作能力，即发生冲击失效。

产品在自身退化的情况下，因受到外界环境

冲击，同时产生一个冲击失效机制，两者共同组成

产品的失效机理，如图 ３所示。自身退化失效与
冲击失效两者相互竞争，任何一个失效的发生都

将导致产品彻底失效，即为竞争失效，同时，产品

自身退化失效与冲击失效存在一定关系。

传统研究认为外界冲击会使产品自身退化量

发生突增现象，如图４所示，但没有考虑自身退化
对冲击失效产生的反馈影响，导致建立的模型

图 １　自身退化失效示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｌｆｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｆａｉｌｕｒｅ

图 ２　冲击失效示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｈｏｃｋｆａｉｌｕｒｅ

图 ３　产品失效机理关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｉｎｐｒｏｄｕｃｔｆａｉｌｕｒｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ

９９３
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图 ４　局部竞争失效示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｌｏｃａｌｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｆａｉｌｕｒｅ

只是局部关联模型。

图４（ａ）为产品自身退化量 Ｘ（ｔ）随时间 ｔ变

化的示意图，Ｄ１为退化失效阈值，当退化总量
Ｘ（ｔ）超过退化失效阈值时，产品失效。图４（ｂ）为
产品受环境冲击产生冲击失效过程，Ｗ（ｔ）表示冲
击量，Ｄ２为冲击失效阈值，当冲击幅值大于冲击
失效阈值时，产品失效。

针对关联性不足问题，本文研究由桑迪亚国

家实验室研发的一种微型发动机系统
［１５］
的退化

过程。作为薄弱环节的旋转齿轮由正交线性梳状

驱动器组成，机械连接到旋转装置，梳齿驱动器的

线性位移通过连接头转换为齿轮的旋转，齿轮绕

毂旋转，毂固定在基座上。通电带动齿轮旋转进

而带动微型发动机系统工作，各部件表面的摩擦

是导致系统发生自身退化失效的主要原因，系统

工作的同时会出现齿轮与连接口之间摩擦导致销

钉断裂的现象；微型发动机的冲击试验显示会产

生一定碎屑，当振动的幅度超过一定的水平时，齿

轮毂发生断裂现象，即发生冲击失效现象。因此

微型发动机要经历 ２个相互竞争的失效过程：由
自身退化产生的销钉断裂以及冲击造成的齿轮毂

断裂现象。在齿轮毂断裂之前，磨损退化可能引

起齿轮毂老化，这种现象降低了齿轮毂材料进一

步承受冲击的强度，表现在齿轮毂冲击失效阈值

的降低，同时磨损加剧会导致更多碎屑的产生，使

齿轮毂遭受的冲击频率加大，表现在冲击失效率

的增加，两者具体关系如图５所示。
图５（ａ）为产品总退化量 Ｘ（ｔ）随时间 ｔ变化

的示意图，Ｄ为退化失效阈值，当退化量 Ｘ（ｔ）超
过退化失效阈值时，产品失效，Ｈ为性能退化水
平，当退化量达到 Ｈ时，产品不发生失效，但冲击
失效阈值降低。图 ５（ｂ）为产品受环境冲击失效
过程，Ｄ１、Ｄ２为冲击失效阈值，当冲击量 Ｗ（ｔ）大
于冲击失效阈值时，产品失效，在 τ时刻，产品自
身退化量达到 Ｈ，此时产品抗冲击能力降低，冲击
阈值从 Ｄ１降低到 Ｄ２。

本文设计的相互关联竞争失效模型在考虑传

统随机冲击造成自身退化过程产生突增现象的基

础上，提出了退化对冲击反馈影响的２点创新：自
身退化达到一定退化量 Ｈ时，产品抗冲击能力下
降，表现在冲击失效阈值的降低；冲击失效率受退

化程度影响，表现为一个随退化量变化的值。产

品的自身退化与随机冲击任何一个过程达到阈值

都将造成失效，两者相互关联、相互竞争，共同组

成产品的失效机理。

图 ５　相互关联竞争失效关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｉｎｃｏｒｒｅｌａｔｉｖｅｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｆａｉｌｕｒｅ

２　不完全关联竞争失效可靠性模型

２．１　自身退化失效过程建模
逆高斯过程起源于有正漂移的 Ｗｉｅｎｅｒ过程

或 Ｂｒｏｗｎ运动中的首达时分布，其与概率论和统
计学都有着密切的联系。逆高斯过程具有十分自

然、优良的概率与统计性质，在寿命试验、卫生科

学、精算学、生态学、昆虫学等众多领域得到了极

为广泛的应用。假设产品的自身退化满足逆高斯

００４
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　第 ２期 王乾元，等：两阶段变阈值关联竞争退化建模

过程，其性能退化量用Ｘ（ｔ）表示，退化量Ｘ（ｔ）是关
于时间 ｔ的递增函数，其退化增量 ΔＸ（ｔ）＝
Ｘ（ｔ＋Δｔ）－Ｘ（ｔ）满足逆高斯过程 ＩＧ（μｔ，λｔ２）。其
中 μ、λ分别为均值与尺度参数，其具有以下性质：

１）在任意不同的时间［ｔ１，ｔ２］与［ｔ３，ｔ４］内，其
中２个时间段不存在相交且 ｔ１＜ｔ２＜ｔ３＜ｔ４，退化
增量 ΔＸ１（ｔ）＝Ｘ（ｔ２）－Ｘ（ｔ１）与 ΔＸ２（ｔ）＝
Ｘ（ｔ４）－Ｘ（ｔ３）相互独立。

２）ΔＸ（ｔ）～ＩＧ（μｔ，λｔ２），概率密度函数为

ｆ（Ｘ）＝ １
２πμ２Λ（ｔ槡 ）

ｅｘｐ －（Ｙ－λΛ（ｔ））
２

２μ２Λ（ｔ[ ]）
－

　　ｅｘｐ２λＤ
μ( )２ ｅｘｐ －（Ｙ－２Ｄ－λｔ）

２

２μ２Λ（ｔ[ ]）
（１）

式中：Ｙ为退化量；Λ（ｔ）为时间ｔ的函数，定义其退化
阈值为Ｄ，其退化过程为递增过程，可靠度表达式为
ＲＩＧ（ｔ）＝Ｐ（ＴＩＧ≥ ｔ）＝Ｐ（Ｘ（ｔ）≤ Ｄ）＝

　　∫
Ｄ

０

λ（Δｔ）２

２πｘ槡 ３ ｅｘｐ －
λ（ｘ－μΔｔ）２

２ｘμ[ ]２ ｄｘ （２）

式中：ｘ＞０，μ＞０，λ＞０；ＴＩＧ为退化失效时间。考
虑Ｘ（０）＝０，逆高斯过程具有可加性，故退化过程
Ｘ（ｔ）～ＩＧ（μｔ，λｔ２）。使用变量替换法可得产品可
靠度函数表达式为

ＲＩＧ（ｔ）＝Φ λｔ２

槡Ｄ
Ｄ
μｔ
－( )( )１ ＋

　　ｅｘｐ２λｔ( )μ Φ － λｔ２

槡Ｄ
Ｄ
μｔ
＋( )( )１ （３）

２．２　冲击失效过程建模
考虑典型的产品冲击失效的时间一般满足泊

松分布，即 Ｔ～π（λ）。假设在退化过程中，产品
退化量用 ｘ表示，冲击失效时间为 Ｔ１，在冲击失
效情况下，产品的故障率是确定的，其可靠度函数

表达式为

Ｒ１（ｔ）＝Ｒ１（ｔｘ）＝Ｐ（Ｔ１≥ ｔ）＝

　　ｅｘｐ －∫
ｔ

０
λ（ｔ′ｘ）ｄ[ ]ｔ′ （４）

式中：ｔ′为时间 ｔ的积分变量。
２．３　独立竞争失效过程建模

考虑冲击失效与自身退化相互独立的情况，

用 Ｔ＝ｍｉｎ｛Ｔ１，ＴＩＧ｝表示产品总的失效时间，其中
Ｔ１和 ＴＩＧ分别为冲击失效时间和满足逆高斯过程
的自身退化失效时间，则在竞争失效的情况下，产

品在时间 ｔ不发生失效的概率可表示为
Ｒ（ｔ）＝Ｐ｛Ｔ≥ ｔ｝＝Ｐ｛Ｔ１≥ ｔ，ＴＩＧ≥ ｔ｝＝
　　Ｐ｛Ｔ１≥ ｔＴＩＧ≥ ｔ｝Ｐ｛ＴＩＧ≥ ｔ｝ （５）

当冲击失效与自身退化失效相互独立时，冲

击失效的失效率不受性能退化量影响，其只与时

间 ｔ有关，故 λ（ｔｘ）＝λ（ｔ），根据式（３）和
式（４），产品的可靠度表达式为
Ｒ（ｔ）＝Ｒ１ＲＩＧ（ｔ）＝Ｐ（Ｔ１≥ ｔ）Ｐ（ＴＩＧ≥ ｔ）＝

　　ｅｘｐ －∫
ｔ

０
λ（ｔ′）ｄ[ ]ｔ′·

　　∫
Ｄ

０

λ（Δｔ）２

２πｘ槡 ３ ｅｘｐ －
λ（ｘ－μΔｔ）２

２ｘμ[ ]２ ｄｘ＝

　　ｅｘｐ －∫
ｔ

０
λ（ｔ′）ｄ[ ] [ｔ′ Φ λｔ２

槡Ｄ
Ｄ
μｔ
－( )( )１ ＋

　　ｅｘｐ２λｔ( )μ Φ － λｔ２

槡Ｄ
Ｄ
μｔ
＋( )( ) ]１ （６）

式（６）即为冲击失效与自身退化失效在相互
独立时的竞争失效模型的可靠度表达式。

２．４　退化影响冲击失效率的可靠性建模
考虑冲击失效与自身退化存在局部关联的情

况，即冲击失效率随退化量变化。

作如下假设：

１）产品的初始退化量为零，其自身退化失效
阈值为 Ｄ１，冲击失效阈值为 Ｄ２，任何一个失效模
式达到自身失效阈值都认为产品彻底失效。

２）产品性能逐渐下降，为不可逆退化，其退
化量为一个单调递增的连续函数，且其自身退化

与冲击失效都为固定退化模式，退化分布不会随

时间变化。

３）冲击失效与自身退化失效存在联系，冲击
失效率与退化量有关，退化量与时间 ｔ有关。冲
击失效率可表示为

λ（ｔｙ）＝λ（ｙ（ｔ）） （７）

式中：ｙ为退化量；ｙ（ｔ）为退化量与时间 ｔ的递增
函数。假设在退化过程中，冲击失效时间为 Ｔ２，
在冲击失效情况下，产品的失效率是与退化量有

关的函数，则冲击失效可靠度函数表达式为

Ｒ２（ｔ）＝Ｒ２（ｔｙ）＝Ｒ２（ｙ（ｔ））＝Ｐ（Ｔ２≥ ｔ）＝

　　ｅｘｐ －∫
ｔ

０
λ（ｙ（ｔ′））ｄ[ ]ｔ′ （８）

用 Ｔ＝ｍｉｎ｛Ｔ２，ＴＷ｝表示产品总的失效时间，
其中 Ｔ２和 ＴＷ 分别为冲击失效时间和自身退化
失效时间，则在竞争失效的情况下，产品在时间 ｔ
不发生失效的概率可表示为

Ｒ（ｔ）＝Ｐ（Ｔ≥ ｔ）＝Ｐ（Ｔ２≥ ｔ）Ｐ（ＴＷ ≥ ｔ）＝

　　ｅｘｐ －∫
ｔ

０
λ（ｙ（ｔ′））ｄ[ ]ｔ′·

　　∫
Ｄ

０

λ（Δｔ）２

２πｙ槡 ３ ｅｘｐ －
λ（ｙ－μΔｔ）２

２ｙμ[ ]２ ｄｙ＝

　　ｅｘｐ －∫
ｔ

０
λ（ｙ（ｔ′））ｄ[ ] [ｔ′ Φ λｔ２

槡Ｄ
Ｄ
μｔ
－( )( )１ ＋

　　ｅｘｐ２λｔ( )μ Φ － λｔ２

槡Ｄ
Ｄ
μｔ
＋( )( ) ]１ （９）

１０４
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式（９）即为自身退化失效对冲击失效产生局
部影响时的竞争失效模型的可靠度表达式。

３　相互关联竞争失效可靠性模型

本节考虑冲击失效与自身退化失效存在相互

联系，即冲击失效率以及失效阈值都发生变化的

情况。将冲击失效分为阈值变化前后２个阶段分
别进行研究，构建基于随机过程的变阈值两阶段

相互关联竞争失效模型，具体关系如图５所示，首
先作如下假设：

１）系统的总退化量为自身退化与外界冲击
产生的突增性能退化量之和。

２）冲击失效过程对自身退化失效过程有一
定影响，即外界环境冲击会造成自身退化量出现

短暂突增现象。

３）自身退化过程也会对冲击失效过程造成影
响，当自身退化量达到一定水平 Ｈ（Ｈ＜Ｄ）时，产品
自身抵抗外界冲击的能力降低，直接造成冲击失效

阈值降低，产品的冲击失效过程变成一个两阶段的

过程；同时冲击失效率也会随退化量变化。

３．１　自身退化失效过程建模
考虑产品的自身退化过程满足随机过程，其

性能退化量用 Ｚ（ｔ）表示，退化量 Ｚ（ｔ）是关于时
间 ｔ的递增函数，定义其退化阈值为 Ｄ。用布朗
运动表示退化轨迹为

Ｚ（ｔ）＝α＋βｔ （１０）
式中：α为产品的初始退化量；β为性能退化率的
随机变量，服从正态分布 Ｎ（μβ，σ

２
β）。

当外界冲击对产品没有造成冲击失效时，产

品的性能退化量会因为冲击而增加。令 Ｚ′ｉ（ｉ＝
１，２，…）表示第 ｉ次冲击产生的退化量，Ｚ′ｉ（ｉ＝１，
２，…）是独立同分布随机变量，假设冲击退化量
满足正态分布，Ｚ′ｉ～Ｎ（μＺ，σ

２
Ｚ），在时间 ｔ内，外界

冲击产生的冲击退化量为 Ｚ′ｉ的求和，假设在时间 ｔ
内冲击次数服从泊松分布ｊ（ｔ）～π（λ），其中ｊ（ｔ）为
时间 ｔ内的冲击次数。则总的退化量可表示为

Ｚ＝Ｚ（ｔ）＋∑
ｊ（ｔ）

ｉ＝１
Ｚ′ｉ （１１）

产品在时间 ｔ内的可靠度为

Ｒ＝Ｐ（Ｚ＜Ｄ）＝∑
∝

ｉ＝０
Ｐ（Ｚ（ｔ）＋

　　∑
ｊ（ｔ）

ｉ＝１
Ｚ′ｉ ＜Ｄ ｊ（ｔ）＝ｉ）Ｐ（ｊ（ｔ）＝ｉ）＝

　　∑
∝

ｉ＝０
Φ
Ｄ－（μβｔ＋ｉμＺ）

σ２βｔ
２＋ｉσ２槡

( )
Ｚ

ｅ（－λｔ）（λｔ）
ｉ

ｉ！
（１２）

式（１２）即为自身退化失效过程的可靠度表

达式。

３．２　变阈值竞争失效过程建模
考虑冲击引发的冲击失效现象，假设第 ｉ次

冲击产生的冲击量为 Ｗｉ，不同冲击次数下的冲击
量为随机变量且独立同分布。当自身退化量没有

达到 Ｈ时，冲击失效阈值为 Ｄ１；当自身退化量
Ｈ＜Ｚ＜Ｄ时，定义其冲击失效阈值为 Ｄ２，则产品
不发生冲击失效概率为

Ｐ（Ｗｉ＜Ｄｋ）＝ＦＷ（Ｄｋ）　　ｉ＝１，２，…；ｋ＝１，２

（１３）
式中：ＦＷ（Ｄｋ）为冲击量的概率分布函数，假设

Ｗｉ～Ｎ（μｗ，σ
２
ｗ），则

ＦＷ（Ｄｋ）＝Φ
Ｄｋ－μｗ
σ( )
ｗ

（１４）

根据式（１２），产品自身退化过程的不失效概
率可表示为

Ｐ＝∑
∝

ｉ＝０
Ｒ（ｔｊ（ｔ）＝ｉ）Ｐ（ｊ（ｔ）＝ｉ） （１５）

考虑如下３种情况：
１）当在时间 ｔ内未发生冲击时，此时 ｊ（ｔ）＝

ｉ＝０，根据式（１５），产品可靠度为
Ｒ１（ｔ）＝Ｒ（ｔｊ（ｔ）＝０）Ｐ（ｊ（ｔ）＝０）＝

　　Ｐ（Ｚ（ｔ）＜Ｄ ｊ（ｔ）＝０）Ｐ（ｊ（ｔ）＝０）＝

　　Φ Ｄ－μβｔ
σβ

( )ｔ
ｅ－λｔ （１６）

２）当在时间 ｔ内发生冲击时，且此时的退化
量没有达到 Ｈ，根据式（１４）和式（１５），产品可靠
度函数可表示为

Ｒ２（ｔ）＝∑
∝

ｉ＝１
Ｐ（Ｚ＜Ｈ ｊ（ｔ）＝ｉ）Ｐ（ｊ（ｔ）＝ｉ）·

　　ＦＷ（Ｄ１）＝∑
∝

ｉ＝０
(Ｐ Ｚ（ｔ）＋∑ｊ（ｔ）

ｉ＝１
Ｚ′ｉ ＜Ｄｊ（ｔ） )＝ｉ·

　　Ｐ（ｊ（ｔ）＝ｉ）ＦＷ（Ｄ１）＝∑
∝

ｉ＝０
Φ
Ｄ－（μβｔ＋ｉμＺ）

σ２βｔ
２＋ｉσ２槡

( )
Ｚ

·

　　 ｅ
（－λｔ）（λｔ）ｉ

ｉ！ Φ Ｄ１－μｗ
σ( )
ｗ

（１７）

３）当在时间 ｔ内发生冲击时，且此时的性能
退化量超过了 Ｈ，但未达到 Ｄ，令 Ｒｉ（ｔｊ（ｔ）＝ｉ）表
示在时间 ｔ内冲击次数 ｊ（ｔ）＝ｉ时产品不发生冲
击失效的概率，根据式（１５），产品可靠度函数可
表示为

Ｒ３（ｔ）＝∑
∝

ｉ＝１
Ｐ（Ｈ＜Ｚ＜Ｄ ｊ（ｔ）＝ｉ）·

　　Ｐ（ｊ（ｔ）＝ｉ）Ｒｉ（ｔｊ（ｔ）＝ｉ） （１８）

在 ｔ时刻，产品的退化量 Ｈ＜Ｚ＜Ｄ，令 τ为退
化量达到 Ｈ的时刻，τ＜ｔ，在［０，τ］上外界冲击次

２０４
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数用 ｋ１表示，在［τ，ｔ］上外界冲击次数用 ｋ２表示，
根据假设，在时间 ｔ内冲击次数服从泊松分布
ｊ（ｔ）～π（λ），故上述现象表示成概率形式为
Ｐ（ｊ（τ）＝ｋ１，ｊ（ｔ－τ）＝ｋ２）＝Ｐ（ｊ（τ）＝ｋ１）·
　　Ｐ（ｊ（ｔ－τ）＝ｋ２）＝

　　 （λτ）
ｋ１

ｋ１！
ｅ－λｔ［λ（ｔ－τ）］

ｋ２

ｋ２！
ｅ－λ（ｔ－τ） ＝

　　 （λτ）
ｋ１

ｋ１！
·
［λ（ｔ－τ）］ｋ２

ｋ２！
ｅ－λ（ｔ－τ） ＝

　　 （λτ）
ｋ１

ｋ１！
ｅ－λτ［λ（ｔ－τ）］

ｋ２

ｋ２！
ｅ－λ（ｔ－τ） ＝

　　 （λτ）
ｋ１

ｋ１！
·
［λ（ｔ－τ）］ｋ２

ｋ２！
ｅ－λｔ （１９）

外界冲击次数 ｊ（ｔ）＝ｋ１且产品的退化量小于
ｚ的概率可表示为

Ｐ Ｚ（ｔ）＋∑
ｊ（ｔ）

ｉ＝１
Ｚ′ｉ ＜ｚｊ（ｔ）＝ｋ[ ]１ ＝

　　Φ
ｚ－（μβｔ＋ｋ１μＺ）

σ２βｔ
２＋ｋ１σ

２

槡
( )

Ｚ

（２０）

退化量在 Ｈ＜Ｚ＜Ｄ时的概率为

Φ
Ｄ－Ｈ－［μβ（ｔ－τ）＋（ｋ２－ｋ１）μＺ］

σ２β（ｔ－τ）
２＋（ｋ２－ｋ１）σ

２

槡
( )

Ｚ

（２１）

此时的可靠度表达式为

Ｒ３（ｔ）＝∑
∝

ｋ２＝１
∑
ｋ２

ｋ１＝０
∫
ｔ

０

（λτ）ｋ１
ｋ１！

ｅ－λτΦ Ｄ１－μｗ
σ( )
ｗ

ｋ１
·

　　Φ
Ｄ－Ｈ－［μβ（ｔ－τ）＋（ｋ２－ｋ１）μＺ］

σ２β（ｔ－τ）
２＋（ｋ２－ｋ１）σ

２

槡
( )

Ｚ

·

　　 ［λ（ｔ－τ）］
ｋ２－ｋ１

ｋ２－ｋ１
ｅ－λ（ｔ－τ）·

　　Φ Ｄ２－μｗ
σ( )
ｗ

ｋ２－ｋ１
ｄτ （２２）

产品在运行时为上述 ３种状态的任意一种，
故根据式（１６）、式（１７）和式（２２），产品可靠度表
达式为

Ｒ（ｔ）＝Ｒ１（ｔ）·Ｒ２（ｔ）·Ｒ３（ｔ） （２３）
式（２３）即为变阈值的相互关联竞争失效模

型的可靠度表达式。

４　案例分析

根据文献［１５］提出的一种机电产品，该微型
发动机由美国桑迪亚国家实验室设计，可靠性各

项指标数据均已公开。该微型发动机主要结构组

成如图６所示，任何部件失效都将造成微型发动
机停止工作。

微型发动机工作时，压气机将燃料与空气从

进气孔压入旋转型腔中，燃烧产生热量对叶片做

功，产生机械能带动轴承系统运行，进而带动整个

发动机运行。

对该微型发动机进行失效模式分析，该微型

发动机与常规发动机的主体结构和工作原理

相似。

考虑微型发动机结构较小，通常只有普通发

动机的百分之一，压气机主要由硅基材料制成，

可靠性较高。工作时，磨损以及外界环境对其产

生的影响相对较少，旋转型腔体积缩小，燃料在腔

内停留时间较短，接触表面积不大，对耐高温合金

材料的热腐蚀不大，但是产生的内能在狭小空间

内可以转化成大量机械能，导致微型发动机转速

很高；轴承作为能量传动装置，在微型发动机中，

直径较小，转速相对很大，故更容易造成磨损；在

轴承内部，齿轮与销接头连接处的磨损最为严重，

在磨损的同时，产生碎屑，碎屑加速了磨损的程

度，同时对齿轮毂产生冲击，易造成齿轮毂产生裂

缝，裂缝的产生造成齿轮毂抗冲击能力下降。

通过分析，轴承系统作为其薄弱环节相比于

其他长寿命部件在使用过程中往往最先发生故

障，其中轴承系统主要包括：齿轮、销接头、齿轮毂

等，任何一个部件失效都将导致轴承失效，轴承系

统内部的各部件满足关联竞争退化关系。该微型

发动机系统各项参数如表１所示。
将上述参数分别代入式（６）、式（９）、式（２３）

即可得３种不同情况下的可靠度函数与系统运转

图 ６　微型发动机各部件可靠性串联系统

Ｆｉｇ．６　Ｍｉｃｒｏｅｎｇｉｎｅｐａｒｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｓｅｒｉｅｓｓｙｓｔｅｍ

表 １　某型电机可靠性分析参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒａ

ｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｅｏｆｍｏｔｏｒ

参数 数值

Ｄ／μｍ３ ０．５

Ｄ１／ＧＰａ １．５５

Ｄ２／ＧＰａ １．４

μＺ １×１０－４

σＺ ２×１０－５

μｗ １．２

σｗ ０．２

Ｈ／μｍ３ ７×１０－４

λ／转 ５×１０－５

μβ ２．５９×１０－５

σβ ２．２９×１０－５

３０４
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时间关系，在自身退化对冲击产生失效率改变的

案例中，假设冲击失效故障率与退化量存在 ２次
方关系。

计算结果如图 ７、图 ８所示。图 ７为自身退
化与冲击失效相互独立时的可靠性与时间关系。

图８为关联竞争失效与独立竞争失效可靠性的对
比。其中蓝色曲线为自身退化与冲击失效相互独

立的情况下可靠性与时间关系曲线（曲线 １）；红
色曲线为退化影响冲击失效率的局部关联竞争失

效可靠性与时间关系曲线（曲线 ２），通过对比可
得当自身退化对冲击失效过程有一定影响时，产

品失效速度加快，符合逻辑。

在冲击失效与自身退化局部关联竞争失效基

础上，考虑自身退化对冲击失效阈值的影响，其可

靠性与时间关系如图９所示。
将上述３种情况的可靠性随时间变化曲线相

互对比，结果如图１０所示。
图１０中，情形１为变阈值相互关联竞争失效

图 ７　独立竞争失效模型可靠性与时间关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｉｍｅｏｆ

ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｌ

图 ８　退化影响冲击失效率竞争与独立竞争可靠性对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｍｐａｃｔｉｎｇｓｈｏｃｋｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅａｎｄ

ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎ

图 ９　变阈值相互关联竞争模型可靠性与时间关系

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｉｍｅｏｆｖａｒｉａｂｌｅ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｃｏｒｒｅｌａｔｉｖｅａｎｄｃｏｍｐｅｔｉｔｉｖｅｍｏｄｅｌ

图 １０　不同情形下可靠性与时间关系对比

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄ

ｔｉｍｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｔｕａｔｉｏｎｓ

模型可靠性与时间关系曲线；情形 ２为退化影响
冲击失效率的可靠性与时间关系曲线；情形 ３为
独立竞争失效模型可靠性与时间关系曲线。根据

实验室提供的信息，该微型发动机的可靠度为０．９
时，可靠寿命为１０７转，此时情形 １的可靠寿命为
１．２５×１０７转，情形 ２的可靠寿命为 ２．１６×１０７

转，情形３的可靠寿命为 ２．６７×１０７转，情形１更
接近实际可靠寿命，故认为两阶段变阈值关联竞

争退化模型能更好地反映机电产品的退化轨迹。

对比可得，在开始阶段，产品较新，冲击对自

身退化影响较小，３种情形退化轨迹基本一致，当
产品工作一段时间后，产品自身退化与冲击失效

相互影响变大，退化速率变大，即情形１中相互关
联竞争模型的可靠性随时间变化曲线斜率最大，

其次为情形２的局部关联的竞争曲线，最后为独
立竞争曲线，可见传统独立竞争模型的可靠度与

时间关系曲线存在误差，通常产品的使用寿命比

预期的要短，在设计竞争失效模型时要充分考虑

２个阶段的相互作用关系。

４０４
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５　结　论

考虑竞争失效模式的 ３种情况，并进行可靠
性建模与对比。

１）分析产品失效由自身退化与冲击失效相
互竞争共同组成，在此基础上分析了两者关系，考

虑自身退化与冲击失效相互独立情况，基于随机

过程建立退化模型。

２）在自身退化对冲击产生影响的基础上，考
虑自身退化过程对冲击失效率造成影响，建立可

靠性模型，与独立竞争模型比较，退化速率更快，

说明２个阶段存在关联性。
３）考虑冲击失效与自身退化相互影响，自身

退化对冲击失效的影响表现在冲击失效率以及失

效阈值的改变，对每个阶段分别研究，建立相互关

联两阶段变阈值竞争失效模型的可靠性与时间关

系图，并与独立竞争模型以及局部关联竞争模型

对比，表明产品在竞争退化过程中，自身退化与冲

击失效之间存在竞争与关联，两者相互影响共同

组成产品的失效机理。
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１０２３０１．

［４］ ＺＨＡＯＸ，ＸＵＪ，ＬＩＵＢ，ｅｔａｌ．Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｔｅｓｔｓ

ｐｌａｎｎｉｎｇｗｉｔｈｃｏｍｐｅｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１８，６７（１）：１４２１５５．

［５］ＨＡＧＨＩＧＨＩＦ，ＢＡＥＳＪ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｒｏｍｌｉｎｅａｒｄｅｇ

ｒａｄａｔｉｏｎａｎｄｆａｉｌｕｒｅｔｉｍｅｄａｔａｗｉｔｈｃｏｍｐｅｔｉｎｇｒｉｓｋｓｕｎｄｅｒａ

ｓｔｅｐｓｔｒｅｓｓａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｔｅｓｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１５，６４（３）：９６０９７１．

［６］ＣＨＥＮＹ，ＺＨＡＮＧＱ，ＣＡＩＺ，ｅｔａｌ．Ｓｔｏｒａｇｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ

ｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｆａｉｌｕｒｅｏｆｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎｍｉｓ

ｓｉｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，

２８（３）：６０６６１６．

［７］ＹＥＺ，ＴＡＮＧＬＣ，ＸＵＨ，ｅｔａｌ．Ａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｂａｓｅｄｓｙｓｔｅｍｓｒｅ

ｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｕｎｄｅｒｅｘｔｒｅｍｅｓｈｏｃｋｓａｎｄｎａｔｕｒａｌｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１１，６０（１）：２４６２５６．

［８］ＷＡＮＧＱ，ＨＥＺ，ＬＩＮＳ，ｅｔａｌ．Ｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｍａｉｎｔｅ

ｎａｎｃｅｄｅｃｉｓｉｏｎｆｏｒＧＩＳｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｕｂｊｅｃｔｔｏｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎａｎｄ

ｓｈｏｃｋｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＰｏｗｅｒＤｅｌｉｖｅｒｙ，２０１７，３２

（２）：１０７９１０８８．

［９］ＬＩＵＸ，ＴＡＮＧＬ．Ａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｌｉｆｅｔｅｓｔｐｌａｎｓｆｏｒｒｅｐａｉｒａｂｌｅｓｙｓ

ｔｅｍｓｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｒｉｓｋｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ

Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１０，５９（１）：１１５１２７．

［１０］ＳＯＮＧＳＳ，ＣＯＩＴＤＷ，ＦＥＮＧＱ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｓｕｂｊｅｃｔｔｏｍｕｌｔｉｐｌｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｅ

ｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，

２０１４，６３（１）：３３１３４５．

［１１］ＪＩＡＮＧＬ，ＦＥＮＧＱ，ＣＯＩＴＤＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｄｅ

ｐｅｎｄｅｎｔｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｓａｎｄ ｄｅｐｅｎｄｅｎｔｆａｉｌｕｒｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＱｕａｌｉｔｙ，Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，Ｒｉｓｋ，

Ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ，ａｎｄＳａｆｅｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１：３０３４．

［１２］ＪＩＡＮＧＬ，ＦＥＮＧＱ，ＣＯＩＴＤＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄｍａｉｎｔｅ

ｎａｎｃｅｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｅｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｓｗｉｔｈ

ｓｈｉｆｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉ

ｔｙ，２０１２，６１（４）：９３２９４８．

［１３］ＲＡＦＩＥＥＫ，ＦＥＮＧＱ，ＣＯＩＴＤＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒ

ｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｅｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｓｗｉｔｈｃｈａｎｇｉｎｇｄｅｇｒａｄａ

ｔｉｏｎｒａｔｅ［Ｊ］．ＩＩＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ，２０１４，４６（５）：４８３４９６．

［１４］ ＧＵＡＮＸＭ，ＺＨＡＯＧＹ，ＸＵＡＮＪ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｓｕｂｊｅｃｔｔｏｍｕｌｔｉｐｌｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｅ

ｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｓｗｉｔｈｓｈｉｆｔｉｎｇｈａｒｄｆａｉｌｕｒｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄ［Ｃ］∥

ＰｒｏｇｎｏｓｔｉｃｓａｎｄＳｙｓｔｅｍＨｅａｌｔｈＭａｎａｇｅｍｅｎｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１７．

［１５］ＴＡＮＮＥＲＤＭ，ＤＵＧＧＥＲＭＴ．Ｗｅａｒｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｉｎａｒｅｌｉａｂｉｌｉ

ｔｙｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ［Ｃ］∥ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，Ｔｅｓｔｉｎｇ，ａｎｄ

ＣｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆＭＥＭＳ／ＭＯＥＭＳ Ⅱ．Ｂｅｌｌｉｎｇｈａｍ：ＳＰＩＥ，

２００３：２２４０．

　作者简介：

　王乾元　男，硕士研究生。主要研究方向：可靠性与退化试验。

袁宏杰　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：可靠

性评估与验证、环境试验等。

徐如远　男，硕士研究生。主要研究方向：软硬件可靠性联合

测试。
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Ｔｗｏｓｔａｇｅｖａｒｉａｂｌｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｃｏｒｒｅｌａｔｉｖｅａｎｄｃｏｍｐｅｔｉｔｉｖｅ
ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇ

ＷＡＮＧＱｉａｎｙｕａｎ，ＹＵＡＮＨｏｎｇｊｉｅ，ＸＵＲｕｙｕａｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｕｒｉｎｇｔｈｅｕｓｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｐｒｏｄｕｃｔｓ，ｔｈｅｒｅａｒｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｆａｉｌｕｒｅｓａｎｄｓｈｏｃｋ
ｆａｉｌｕｒｅｓｃａｕｓｅｄｂｙｔｈｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｉｔｉｓｏｆｔｅｎｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｔｈａｔｓｅｌｆｄｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｎｄｉｍｐａｃｔｆａｉｌｕｒｅａｒｅｉｎｄｅ
ｐｅｎｄｅｎｔｏｆｅａｃｈｏｔｈｅｒ，ｏｒｔｈｅｒｅｉｓａｎｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｏｆｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ，ｔｈａｔｉｓ，ｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆｔｈｅ
ｓｈｏｃｋｒｅｓｕｌｔｓｉｎａｓｕｄｄｅｎｉｎｃｒｅａｓｅｉｎｓｅｌｆｄｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｉｍｐａｃｔｗｉｌｌａｆｆｅｃｔｔｈｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ
ｐｒｏｃｅｓｓ，ａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ，ｔｈｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｗｉｌｌａｌｓｏａｆｆｅｃｔｔｈｅｉｍｐａｃｔ．Ｗｈｅｎｔｈｅａｍｏｕｎｔｏｆｓｅｌｆｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ
ｒｅａｃｈｅｓａｃｅｒｔａｉｎｖａｌｕｅ，ｉｔｗｉｌｌｎｏｔｏｎｌｙａｆｆｅｃｔｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅｏｆｉｍｐａｃｔｆａｉｌｕｒｅ，ｂｕｔａｌｓｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｉｍｐａｃｔｆａｉｌ
ｕｒｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔ．Ａｓａｒｅｓｕｌｔ，ｔｈｅｉｍｐａｃｔｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｏｆｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔｉｓｒｅｄｕｃｅｄ，ａｎｄｔｈｅｉｍｐａｃｔｆａｉｌ
ｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｄｕｃｔｓｈｏｗｓａｔｗｏｓｔａｇｅｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ．ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆｓｅｌｆｄｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｎｄｓｈｏｃｋｆａｉｌｕｒｅ，
ｗｈｉｃｈｉｓｒｅｌａｔｅｄａｎｄｃｏｍｐｅｔｉｔｉｖｅ，ａｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｆｏｒｃｈａｎｇｉｎｇｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｒａｔｅａｎｄｆａｉｌｕｒｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｈａｓｂｅｅｎ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ｗｈｉｃｈｓｏｌｖｅｓｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｈｅｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｍｏｄｅｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｅｌｆｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ；ｒａｎｄｏｍｓｈｏｃｋ；ａｓｓｏｃｉａｔｅｄｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｆａｉｌｕｒｅ；ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｒｏｃｅｓｓ；ｖａｒｉａｂｌｅ
ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ；ｔｗｏｓｔａｇｅｍｏｄｅｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０７２９１０：１１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０７２６．１９１０．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：０５９３８＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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机器人旋转超声钻削铝合金叠层构件毛刺特性

胡力闯，郑侃，董松，薛枫，束静，苗迪迪

（南京理工大学 机械工程学院，南京 ２１００９４）

　　摘　　　要：针对铝合金叠层构件机器人制孔容易产生钻削毛刺，严重影响飞机装配精
度和效率等问题，提出基于弱刚度环境下机器人旋转超声制孔毛刺高度的计算方法。首先，通

过实验验证了高频的振动冲击对毛刺高度的影响规律，建立了机器人旋转超声钻削铝合金叠

层构件的钻削力经验公式。然后，结合经典薄板弯曲理论和能量法，分析了超声振动及钻削位

置刚性对机器人钻削铝合金叠层板毛刺形成的影响机制。实验结果显示：所提计算方法的相

对误差在１３％以内，具有较高的精度。
关　键　词：叠层构件；钻削毛刺；计算方法；机器人；超声振动
中图分类号：Ｖ２６１．９２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０４０７０７

　　飞机部件装配中普遍采用机械连接，需要在
两层或多层结构的叠层构件上加工大量的连接

孔。为了保证质量和可重复性，航空制造企业正

逐步采用工业机器人取代人工对飞机部件进行钻

孔。但机器人的弱刚性导致其在叠层构件的制孔

中受钻削阻力的影响产生明显的颤振
［１３］
，而叠层

构件为薄壁件也是弱刚性，使整个加工系统处于一

个弱刚度环境下。在处于这种环境下加工时，层间

和下层板出口极易产生较大的钻削毛刺。众所周

知，毛刺尺寸过大会导致孔径周边的应力集中，严

重影响飞机结构件的疲劳寿命
［４６］
。另外，去毛刺

工艺成本占整个产品制造成本的 ３０％左右，延长
了设备的制造周期，并且增加了产品制造成本

［７９］
。

为了提高装配精度和降低去毛刺成本，科研

人员开展了关于毛刺形成机制的研究。Ｋｉｍ和
Ｄｏｒｎｆｅｌｄ［１０］对延展性金属的单层板钻削时出口毛
刺为带钻帽的均匀毛刺的类型进行深入研究，提

出了基于单层板钻削的出口毛刺理论模型，实现

了对于出口毛刺尺寸的预测。清华大学的吴丹

等
［１１］
利用能量法建立了铝铝叠层钻削层间毛刺

高度理论模型，揭示进给速度和层间间隙与层间

毛刺的影响。Ｈｅｌｌｓｔｅｒｎ［１２］提出了层间毛刺高度的
理论模型，预测值与实验值变化趋势上具有一致

性。上述研究从不同方面阐述了毛刺的形成机

理，为后续的毛刺抑制提供了重要的理论基础。

但以上研究均基于机床开展，且未考虑超声振动

以及系统刚性对毛刺尺寸的影响。为此本文将以

铝合金叠层构件为研究对象，分析超声振动在弱

刚度环境下对毛刺抑制的作用机制，阐明以上因

素对钻削毛刺高度的影响。

１　机器人旋转超声钻削实验

钻削力是毛刺生成的直接原因，构建钻削力

的数值模型对后续阐明毛刺生成机理具有重要意

义。本文以机器人位姿、超声电流等参数为变量，

分析各因素对钻削力以及毛刺的影响规律。

１．１　实验设备及方案
钻削实验将在ＫＵＫＡ公司的ＫＲ１５０１８０２１０

２４０六自由度机器人上进行，使用 ＳＹ２０００旋转
超声加工系统提供超声振动，如图 １所示。实验

qwqw
新建图章
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刀具为直径４．５ｍｍ的硬质合金标准麻花钻，试件
材料为 ７０７５铝合金，试件尺寸为 ２５０ｍｍ ×
８０ｍｍ×４ｍｍ，冷却润滑方式采用干切。使用Ｋｉｓ
ｔｌｅｒ９２５７测力仪对实验过程的钻削力进行采集，
用 Ｋｅｙｅｎｃｅ激光显微镜测量钻削毛刺高度。具体
的实验方案如表１所示，Ｐｉ为机器人位姿。

考虑到工业机器人的刚度远低于机床，因此

有必要在钻削力以及毛刺高度的计算中考虑到机

器人位姿的影响。具体机器人坐标如表 ２所示，
θｉ为机器人相邻两轴转角。

图 １　制孔实验平台与旋转超声装置

Ｆｉｇ．１　Ｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍａｎｄ

ｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｅｖｉｃｅ

表 １　实验中的因素和水平

Ｔａｂｌｅ１　Ｆａｃｔｏｒｓａｎｄｌｅｖｅｌｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

实验 因素
水平

Ａ Ｂ Ｃ Ｄ Ｅ

单因素

实验

主轴转速／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

２０００ ２５００ ３０００ ３５００ ４０００

进给速度／
（ｍｍ·ｍｉｎ－１）

６０ ７２ ８４ ９６ １０８

超声电流／ｍＡ ０ ２００

机器人位姿 Ｐ１

正交

实验

主轴转速／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

１０００ ２０００ ３０００ ４０００ ５０００

进给速度／
（ｍｍ·ｍｉｎ－１）

３６ ４８ ６０ ７２ ８４

超声电流／ｍＡ １５０ １７５ ２００ ２２５ ２５０

机器人位姿 Ｐ１ Ｐ２ Ｐ３ Ｐ４ Ｐ５

表 ２　各位姿下机器人在轴相关坐标系中的坐标

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎａｘｉｓｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｙｓｔｅｍｏｆｒｏｂｏｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｔｕｒｅ

位姿
机器人相邻两轴夹角／（°）

θ１ θ２ θ３ θ４ θ５ θ６
Ｐ１ －０．８６ －７７．３１ ７６．６ ０ ９０．７２ －１５．８６

Ｐ２ －０．８６ －７７．３ ７７．０６ ０ ９０．２５ －１５．８６

Ｐ３ －０．８６ －７７．３ ７７．５５ ０ ８９．７６ －１５．８６

Ｐ４ －０．８６ －７７．２７ ７８．０ ０ ８９．２９ －１５．８６

Ｐ５ －０．８６ －７７．２３ ７８．４２ ０ ８８．８３ －１５．８６

１．２　实验结果
使用 Ｋｉｓｔｌｅｒ９２５７测力仪对不同加工参数下

的轴向钻削力进行测量，铝合金叠层板钻削的轴

向钻削力随时间的变化趋势如图 ２所示。使用
Ｋｅｙｅｎｃｅ激光显微镜对钻削毛刺高度进行测量，
如图３所示。

钻削力曲线可以分成 ５个阶段：阶段Ⅰ表示
麻花钻钻头接触工件到钻头完全钻入，阶段Ⅱ表
示钻削上层板时的稳定钻削阶段，阶段Ⅲ表示钻
头从上层板钻出到钻头完全钻入下层板，阶段Ⅳ
表示钻削下层板时的稳定钻削阶段，阶段Ⅴ表示
钻头接触下层板出口面到钻头完全钻出。

分别测阶段Ⅱ和阶段Ⅲ交界处的钻削力 Ｆ１
和阶段Ⅴ的峰值钻削力 Ｆ２，所测量的力分别为上
层板出口和下层板出口毛刺开始形成时的临界钻

削力。单因素实验中超声振动对钻削力以及毛刺

高度的影响如图４所示。其中图 ４（ａ）、（ｃ）中固
定主轴转速为 ２０００ｒ／ｍｉｎ，图 ４（ｂ）、（ｄ）中固定
进给速度为８４ｍｍ／ｍｉｎ。在相同的加工参数和机
器人位姿下，旋转超声钻削时的钻削力以及毛刺

高度同比普通钻削时有显著降低。随着进给速度

增大，刀具每齿的切削厚度增加从而轴向钻削力

增大，毛刺高度也随着进给速度增大而增大，如

图４（ａ）、（ｃ）所示。而随着主轴转速增大，刀具

图 ２　轴向钻削力随时间的变化

Ｆｉｇ．２　Ｄｒｉｌｌｉｎｇａｘｉａｌｆｏｒｃｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

８０４
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　第 ２期 胡力闯，等：机器人旋转超声钻削铝合金叠层构件毛刺特性

图 ３　毛刺高度的测量

Ｆｉｇ．３　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｂｕｒｒｈｅｉｇｈｔ

图 ４　旋转超声钻削和普通钻削下钻削力和毛刺高度对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｒｉｌｌｉｎｇｆｏｒｃｅａｎｄｂｕｒｒｈｅｉｇｈｔｂｅｔｗｅｅｎｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇａｎｄｇｅｎｅｒａｌｄｒｉｌｌｉｎｇ

每齿的切削厚度减小从而轴向钻削力减小，毛刺

高度也随着主轴转速增大而减小，如图 ４（ｂ）、
（ｄ）所示。

基于单因素和正交实验的实验结果，构建钻

削力的数值模型，利用偏最小二乘法
［１３１６］

拟合出

轴向钻削力 Ｆ１和 Ｆ２关于进给速度 ｖｆ（ｍｍ／ｍｉｎ）、
主轴转速 ｎ（ｒ／ｍｉｎ）、超声电流 Ｉ（ｍＡ）和机器人相
邻两轴转角 θｉ的轴向钻削力公式：

Ｆ１ ＝－５０８６７．４７－０．０１９６ｎ＋０．８９１ｖｆ－０．０５２Ｉ－

　　３８４．９７θ１－７５９．７８θ２＋１６．０４θ３－
　　２７．４４θ５＋４３１．０８θ６ （１）

Ｆ２ ＝－１１０４０５．２７－０．００７９ｎ＋０．７０３ｖｆ＋

　　０．１７６１Ｉ－７９０．８２θ１－１７５９．２２θ２－３２．０７θ３－

　　１０６．９６θ５＋８８４．７７θ６ （２）

２　机器人旋转超声钻削毛刺高度

２．１　毛刺形成机理
如图５示，在对于铝合金单层板钻削时，钻削

毛刺的形成过程分为 ５个阶段：钻头横刃接触工
件到钻头完全钻入工件（阶段 １）；钻头横刃接触
最小未切削厚度 ｔ之前稳定钻削阶段（阶段 ２）；
钻头的刀尖距离出口面一定距离后，刀尖前未切

削的工件材料 ｔ不会继续被切削，而是在钻头的
推动下产生塑形变形（阶段 ３）；未切削材料随钻
头的进给持续发生塑性变形阶段（阶段 ４）；随着
钻头的进给，未切削的工件材料将会在出口面孔

边处发生断裂，形成带钻帽的均匀毛刺（阶段５）。
而铝合金叠层构件钻削中，上层板出口和下

９０４
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层板出口的钻削毛刺的形成过程可视作同样的方

式，如图６所示。
如图５中阶段２～阶段 ５所示，毛刺形成过程

的钻削的总功ＷＴ是由轴向钻削力做功Ｗｔｈ和材料塑
性变形做功Ｗｄｆ两部分组成，且满足能量守恒方程：
Ｗｔｈ＋Ｗｄｆ＝ＷＴ （３）

图 ５　单层板钻削毛刺形成过程

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｎｇｌｅｌａｙｅｒｐｌａｔｅｄｒｉｌｌｉｎｇｂｕｒｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

图 ６　叠层材料钻削毛刺形成过程

Ｆｉｇ．６　Ｌａｍｉｎａｔｅｄｍａｔｅｒｉａｌｄｒｉｌｌｉｎｇｂｕｒｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

２．２　基于工件刚度特性的毛刺高度数值计算
在铝合金叠层板的不同位置上钻孔时，工件

的刚度不同，在相同的工艺参数下钻孔时产生的

工件偏转不同，对毛刺高度也有一定的影响。因

此，有必要在计算过程中考虑工件刚度的影响。

由经典薄板弯曲理论可求钻削薄板任意一点处时

材料的变形量，一个四边简单支撑的矩形薄板受

力力学分析如图 ７所示，其中 ａ、ｂ为矩形薄板的
边长，Ｆｃ为施加在矩形薄板上的集中载荷，力施
加的位置 ｘ＝ξ，ｙ＝η。

此时矩形薄板的变形量可计算为

ω＝
４Ｆｃ
π４Ｄａｂ∑

∞

ｍ＝１，３，５，…
∑
∞

ｎ＝１，３，５，…

ｓｉｎｍπξ
ａ
ｓｉｎｎπη

ｂ
ｍ２

ａ２
＋ｎ

２

ｂ( )２
２ ·

　　ｓｉｎｍπｘ
ａ
ｓｉｎｎπｙ

ｂ
（４）

式中：Ｄ＝ Ｅδ３

１２（１－μ２）
，Ｅ为材料的弹性模量，δ为

矩形薄板的厚度，μ为泊松比。

图 ７　四边简单支撑的矩形薄板力学分析

Ｆｉｇ．７　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｔｈｉｎｐｌａｔｅｓｗｉｔｈ

ｆｏｕｒｓｉｄｅｓｓｉｍｐｌｙｓｕｐｐｏｒｔｅｄ

计算整个毛刺形成过程中钻削力所做的功

时，要考虑钻头从接触最小未切削厚度 ｔ开始到
钻头的外切削刃与出口面平齐为止钻削力总的行

进距离 Ｌ。而工件为薄壁件，为了预测模型的准
确性，计算 Ｌ时需考虑工件的变形量 ω。如图 ４

０１４
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　第 ２期 胡力闯，等：机器人旋转超声钻削铝合金叠层构件毛刺特性

所示，将叠层构件视作一个整体来计算在动态钻

削力 Ｆ１作用下变形量 ω１，而钻穿上层板之后上
层板变形回弹。计算下层板出口毛刺尺寸时则视

作单层板变形来计算在动态钻削力 Ｆ２作用下变
形量 ω２，即

ω１ ＝
４Ｆ１
π４Ｄ１ａｂ

∑
∞

ｍ＝１，３，５，…
∑
∞

ｎ＝１，３，５，…

ｓｉｎｍπξ
ａ
ｓｉｎｎπη

ｂ
ｍ２

ａ２
＋ｎ

２

ｂ( )２
２ ·

　　ｓｉｎｍπｘ
ａ
ｓｉｎｎπｙ

ｂ
（５）

ω２ ＝
４Ｆ２
π４Ｄ２ａｂ

∑
∞

ｍ＝１，３，５，…
∑
∞

ｎ＝１，３，５，…

ｓｉｎｍπξ
ａ
ｓｉｎｎπη

ｂ
ｍ２

ａ２
＋ｎ

２

ｂ( )２
２ ·

　　ｓｉｎｍπｘ
ａ
ｓｉｎｎπｙ

ｂ
（６）

式中：Ｄ１和 Ｄ２分别为材料厚度 δ１双层板和材料
厚度 δ２单层板的厚度。

层间毛刺形成过程中钻头总的行进距离Ｌ１＝
ｔ１＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω１，下层板出口毛刺的形成过程中
钻头总的行进距离 Ｌ２＝ｔ２＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω２。其中，
ｔ１和 ｔ２分别为上层板和下层板的最小未切削厚
度，Ｒ为麻花钻的半径，２ｐ为钻头顶角。

图２中阶段Ⅴ表示下层板出口毛刺形成过程
钻削力的变化情况，依据钻削力的下降趋势可以

假定钻削力的衰减遵循一个一阶多项式，则下层

板出口的动态钻削力可以表示为

Ｆ２（ｙ）＝Ｆ２ １－
Ｙ

ｔ２＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω( )
２

（７）

式中：Ｆ２为图 ２中阶段Ⅴ钻削力的峰值；Ｙ为钻
头从开始接触下层板最小未切削厚度 ｔ２时到钻
削当前位置时钻头行进的距离。

同理，图 ２中阶段Ⅱ表示上层板稳定钻削过
程钻削力的变化情况，若无下层板支反力的作用

下，假定钻削力的衰减也遵循一个一阶多项式，则

上层板出口的动态钻削力可以表示为

Ｆ１（ｙ）＝Ｆ１ １－
Ｙ

ｔ１＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω( )
１

（８）

因此，上层板出口毛刺形成过程中动态钻削

力做功 Ｗｔｈ１和下层板出口毛刺形成过程中动态钻
削力做功 Ｗｔｈ２分别为

Ｗｔｈ１ ＝Ｆ１∫
Ｌ１

０
１－Ｙ
Ｌ( )
１

Ｌ１ ＝ｔ１＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω
{

１

（９）

Ｗｔｈ２ ＝Ｆ２∫
Ｌ２

０
１－Ｙ
Ｌ( )
２

Ｌ２ ＝ｔ２＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω
{

２

（１０）

当钻头接触最小未切削厚度 ｔ后，不再发生
切削，材料随钻头的推进发生塑形变形，最终形成

带帽的均匀毛刺，而这一过程上层板出口毛刺形

成过程中材料塑性变形做功 Ｗｄｆ１和下层板出口毛
刺形成过程中材料塑性变形做功 Ｗｄｆ２分别为

Ｗｄｆ１≈
３
４π
Ｒ２ｔ１σｙｓｉｎ (ｐ ｌｎ １

ｓｉｎ( )ｐ＋

　　
ｔ１
Ｒ
ｓｉｎ２ｐｃｏｓ )ｐ ＋１

２πσｙ
π
２( )－ｐＲｔ２１ （１１）

Ｗｄｆ２≈
３
４π
Ｒ２ｔ２σｙｓｉｎ (ｐ ｌｎ １

ｓｉｎ( )ｐ＋

　　
ｔ２
Ｒ
ｓｉｎ２ｐｃｏｓ )ｐ ＋１

２πσｙ
π
２( )－ｐＲｔ２２ （１２）

式中：σｙ为工件材料的屈服强度。铝合金叠层构
件钻削过程中，上层板出口毛刺生成过程的总做

功 Ｗｔ１和下层板出口毛刺生成过程的总做功 Ｗｔ２
分别为

Ｗｔ１ ＝Ｆ１ ｔ１＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω( )
１ （１３）

Ｗｔ２ ＝Ｆ２ ｔ２＋Ｒ／ｔａｎｐ－ω( )
２ （１４）

结合式（３）、式（９）、式（１１）和式（１３）可以求
解出上层板最小未切削厚度 ｔ１，进而可以依据毛
刺断裂时的体积守恒定律求出上层板出口毛刺高

度 Ｈ１，即

Ｈ１ ＝ｔ１ｓｉｎｐｅｘｐ槡３２
ｌｎ １００
１００( )( )－Ｚ

（１５）

式中：Ｚ为材料的断面收缩率。
同理结合式（３）、式（１０）、式（１２）和式（１４）

可以求解出下层板最小未切削厚度 ｔ２，进而可以
求出下层板出口毛刺高度 Ｈ２，即

Ｈ２ ＝ｔ２ｓｉｎｐｅｘｐ槡３２
ｌｎ １００
１００( )( )－Ｚ

（１６）

由于计算公式的建立未考虑钻削热和钻头磨

损等因素的影响，为了保证毛刺高度计算方法的

准确性，引入修正系数 Ｋ，测量出钻削实验中上层
板出口的实际毛刺高度 Ｈｕ１，利用上述计算方法
求出上层板出口的毛刺高度 Ｈ１，则将对应的 Ｈｕ１／
Ｈ１的比值拟合关于进给速度 ｖｆ（ｍｍ／ｍｉｎ）、主轴
转速 ｎ（ｒ／ｍｉｎ）、超声电流 Ｉ（ｍＡ）和机器人相邻两
轴转角 θｉ的 Ｋ１值公式。取钻削实验的前 ３０组
进行拟合，剩余的５组数据进行验证精度。
Ｋ１ ＝８．３３６３＋１．１７５７θ１＋０．５３５４θ２－
　　０．０４７３θ３＋０．１７６９θ５－１．４１８２θ６＋
　　０．０００２８３２ｎ－０．００８５５４ｖｆ＋０．００２５９２Ｉ

（１７）
　　同理可以拟合出相应的 Ｋ２：

１１４
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Ｋ２ ＝５１０．１７２１＋２．９０１６θ１＋７．６６４θ２＋
　　０．１１５１θ３＋０．２９３７θ５－３．２１３５θ６＋
　　０．００００２３ｎ－０．００４７９４ｖｆ＋０．０００１４１９Ｉ

（１８）
　　上层板出口毛刺高度计算式为

Ｈｕ ＝Ｋ１ｔ１ｓｉｎｐｅｘｐ槡３２
ｌｎ １００
１００( )( )－Ｚ

（１９）

　　下层板出口毛刺高度计算式为

Ｈｄ ＝Ｋ２ｔ２ｓｉｎｐｅｘｐ槡３２
ｌｎ １００
１００( )( )－Ｚ

（２０）

计算方法的相对误差如表３所示。由表３可
知，下层板出口毛刺高度显著比上层板出口毛刺

高度更大，上层板出口毛刺高度预测值和实测值

之间相对误差在 １３％以内。另一方面下层板出
口毛刺高度预测值和实测值之间相对误差在

１２％以内。且预测值和实测值在上升趋势上保持
一致，证明了该毛刺高度计算方法的可行性。计

算过程中对钻削过程及材料特性的简化是预测误

差的来源之一。

表 ３　毛刺高度计算方法的相对误差

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｂｕｒｒｈｅｉｇｈｔ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

上下层板 序号
毛刺高度／μｍ

预测值 实测值

相对

误差／％

上层板

１ １１６．２４ １２４．１０ ６．３３
２ １１５．９８ １２５．０４ ７．２５
３ １１４．４５ １３０．９１ １２．５７　
４ １１７．９８ １１９．５０ １．２７
５ １２２．４５ １２４．１３ １．３５

下层板

１ １６８．４５ １５８．３８ ６．３６
２ １６９．０３ １５４．５５ ９．３７
３ １８０．８９ １６９．４７ ６．７４
４ １８０．２２ １６０．９３ １１．９９　
５ １４７．２８ １４３．５２ ２．６２

３　结　论

本文开展机器人旋转超声钻削铝合金叠层构

件毛刺研究，得出：

１）在同样的加工条件下，旋转超声钻削技术
可以显著降低机器人的轴向钻削力，从而对钻削

毛刺产生抑制作用。

２）本文提出了基于弱刚度环境下的机器人
旋转超声制孔毛刺高度的计算方法，该计算方法

综合了机器人刚度超声振动，以及钻削位置刚度

对毛刺形成的影响。

３）实验结果显示，该计算方法的预测值和实
测值在上升趋势上保持一致，且相对误差在 １３％

以内，验证了计算方法的可行性。
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［９］ＴＩＡＮＷ，ＨＵＪ，ＬＩＡＯＷ，ｅｔａｌ．Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｌａｙｅｒｇａｐａｎｄ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｉｎｔｅｒｌａｙｅｒｂｕｒｒｉｎｄｒｙｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆｓｔａｃｋｅｄａｌｕｍｉｎｕｍａｌ

ｌｏｙｐｌａｔｅｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，２９（１）：

２８３２９１．

［１０］ＫＩＭＪ，ＤＯＲＮＦＥＬＤＤＡ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆａｎａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ

ｆｏｒｄｒｉｌｌｉｎｇｂｕｒｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎｄｕｃｔｉｌｅｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭａｔｅｒｉａｌｓ＆Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００２，１２４（２）：１９２１９８．

［１１］吴丹，黄诗剑，高雨浩，等．铝合金叠层板钻削层间毛刺高度

预测模型［Ｊ］．清华大学学报（自然科学版），２０１７，５７（６）：

３３３８．

ＷＵＤ，ＨＵＡＮＧＳＪ，ＧＡＯＹＨ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｅ
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　第 ２期 胡力闯，等：机器人旋转超声钻削铝合金叠层构件毛刺特性

ｉｎｔｅｒｌａｙｅｒｂｕｒｒｈｅｉｇｈｔｄｕｒｉｎｇｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆｓｔａｃｋｅｄａｌｕｍｉｎｕｍｐｌａｔｅｓ

［Ｊ］．ＴｓｉｎｇｈｕａＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，５７（６）：３３３８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＨＥＬＬＳＴＥＲＮＣ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｌａｙｅｒｂｕｒｒｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎｔｈｅ

ｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆｓｔａｃｋｅｄａｌｕｍｉｎｕｍｓｈｅｅｔｓ［Ｄ］．Ａｔｌａｎｔａ：ＧｅｏｒｇｉａＩｎｓｔｉ

ｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９：１５２０．

［１３］张飞龙，贺云，李秋实，等．空间站载荷转移机构机器人的力

加载控制方法［Ｊ］．机器人，２０１８，４０（２）：２４９２５６．

ＺＨＡＮＧＦＬ，ＨＥＹ，ＬＩＱＳ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆｆｏｒｃｅ

ｌｏａｄｉｎｇｏｆｒｏｂｏｔｏｎｌｏａｄｔｒａｎｓｆｅｒｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆｓｐａｃｅｓｔａｔｉｏｎ

［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ，２０１８，４０（２）：２４９２５６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］曹双倩，袁培江，陈冬冬，等．激光测距传感器光束矢向和零

点位置标定方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４

（６）：１３２１１３２７．

ＣＡＯＳＱ，ＹＵＡＮＰＪ，ＣＨＥＮＤＤ，ｅｔａｌ．Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｌａｓｅｒｂｅａｍｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｚｅｒｏｐｏｉｎｔｏｆｌａｓｅｒｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓｅｎｓｏｒ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１８，４４（６）：１３２１１３２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］倪风雷，邹添，孙永军，等．空间大型机械臂末端 １２维传感

器设计及应用［Ｊ］．机器人，２０１７，３９（３）：２５７２６４．

ＮＩＦＬ，ＺＯＵＴ，ＳＵＮＹＪ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆａ１２

ＤＯＦｓｅｎｓｏｒｏｎｔｈｅｅｎｄｏｆｌａｒｇｅｓｐａｃｅｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒ［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ，

２０１７，３９（３）：２５７２６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］张业明，蔡茂林．基于最小二乘法的执行器系统机械属性评

价［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１４，４０（７）：８８１８８６．

ＺＨＡＮＧＹＭ，ＣＡＩＭＬ．Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｏｎｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓｆｏｒａｃｔｕａｔｏｒｓｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０（７）：８８１８８６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　胡力闯　男，硕士研究生。主要研究方向：机器人超声加工

工艺。

郑侃　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：先进制

造技术。

董松　男，博士研究生。主要研究方向：先进制造技术。

薛枫　男，硕士研究生。主要研究方向：超声加工技术。

束静　女，硕士研究生。主要研究方向：超声加工技术。

苗迪迪　男，硕士研究生。主要研究方向：超声加工技术。

Ｂｕｒｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｏｂｏｔｉｃｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇａｌｕｍｉｎｕｍ
ａｌｌｏｙｓｔａｃｋｅｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

ＨＵＬｉｃｈｕａｎｇ，ＺＨＥＮＧＫａｎ，ＤＯＮＧＳｏｎｇ，ＸＵＥＦｅｎｇ，ＳＨＵＪｉｎｇ，ＭＩＡＯＤｉｄｉ

（ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｔｉｓｅａｓｙｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｂｕｒｒｏｎｔｈｅｅｄｇｅｏｆｈｏｌｅｓｗｈｅｎｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｒｏｂｏｔｄｒｉｌｌｓｔｈｅａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ
ｓｔａｃｋｅｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔ．Ｔｈｅａｓｓｅｍｂｌｙａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔａｒｅｓｅｖｅｒｅｌｙａｆｆｅｃｔｅｄ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂ
ｌｅｍｏｆｒｏｂｏｔｉｃｌｏｗｓｔｉｆｆｎｅｓｓ，ａｍｏｄｅｌｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｔｏｃｏｍｐｕｔｅｔｈｅｂｕｒｒｈｅｉｇｈｔｏｆｈｏｌｅｓｐｒｏｄｕｃｅｄｂｙｒｏｂｏｔｉｃｒｏｔａ
ｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂｕｒｒｈｅｉｇｈｔｉｓｉｎｖｅｓｇａｔｅｄｂｙｄｒｉｌｌｉｎｇ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｅｍｐｉｒｉｃａｌｆｏｒｍｕｌａｏｆｄｒｉｌｌｉｎｇｆｏｒｃｅｉｎｒｏｂｏｔｉｃｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｄｒｉｌｌｉｎｇａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙ
ｓｔａｃｋｅｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙａｎａｌｙｓｉｎｇｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｌａｓｓｉｃａｌｔｈｉｎ
ｐｌａｔｅｂｅｎｄｉｎｇｔｈｅｏｒｙａｎｄｅｎｅｒｇｙｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄｄｒｉｌｌｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎ
ｒｉｇｉｄｉｔｙｏｎｔｈｅｂｕｒｒｈｅｉｇｈｔｏｆｄｒｉｌｌｉｎｇｉｓｃｌａｒｉｆｉｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔａｎｄｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｈａｓｈｉｇｈｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｉｓｗｉｔｈｉｎ１３％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｔａｃｋｅｄｃｏｍｐｏｎｅｎｔ；ｄｒｉｌｌｉｎｇｂｕｒｒ；ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ；ｒｏｂｏｔ；ｕｌｔｒａｓｏｎｉｃｖｉｂｒａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８３１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９０９１６：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０９．１５４２．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｅｎｇｋａｎ＠ｎｊｕｓｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｆｅｂｒｕａｒｙ　２０２０
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　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９３０．１１３４．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （７１４０１１７４，７１７０１２１０）；陕西省自然科学基金 （２０１９ＪＱ７１０）；航空科学基金 （２０１６５１９６０１７）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｊｉｅ＿ｃｕｉ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：陈浩然，崔利杰，任博，等．不确定条件下航空不安全事件灵敏度分析的ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，
２０２０，４６（２）：４１４４２１．ＣＨＥＮＨＲ，ＣＵＩＬＪ，ＲＥＮＢ，ｅｔａｌ．ＳｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒａｖｉａｔｉｏｎｉｎｓｅｃｕｒｅｅｖｅｎｔｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ
ｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（２）：４１４４２１（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２４２

不确定条件下航空不安全事件灵敏度

分析的 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法
陈浩然１，崔利杰１，２，，任博１，２，张贾奎１

（１．空军工程大学 装备管理与无人机工程学院，西安 ７１００５１；　２．光电控制技术重点实验室，洛阳 ４７１０００）

　　摘　　　要：为解决不确定条件下航空不安全事件灵敏度分析的难题，基于 Ｂｏｗｔｉｅ模型
提出了多模式下航空安全性指标及其灵敏度测度，以轮胎爆破事件为例，采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方
法计算得到安全性指标、基本事件的全局灵敏度及其分布参数的局部灵敏度。根据轮胎爆破

事件仿真结果，两类灵敏度指标均随着飞行时间的增加而发生变化，尤其是在 ５００～６００ｈ时
变化最为显著，但灵敏度重要性排序保持不变；基本事件类型是影响灵敏度的一个主要因素，

电子类基本事件灵敏度测度远远小于机械类基本事件；同类型基本事件中，平均故障间隔时间

不是主导因素，灵敏度大小还与失效传递的逻辑关系密切相关。算例结果表明：航空安全水平

随着飞行时间逐步下降，应重点关注飞行时间为 ５００～６００ｈ时航空组件失效导致事故发生的
可能性；航空组件的灵敏度重要性不会随着飞行时间变化，提高灵敏度较高的基本事件的可靠

性水平是防范航空事故的关键。

关　键　词：航空安全；灵敏度；不确定性；Ｂｏｗｔｉｅ模型；ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法
中图分类号：Ｖ３２８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０４１４０８

　　灵敏度分析（ＳｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ，ＡＳ）是研究
一个系统的状态或输出变化率对系统参数或周围

条件变化的敏感程度的方法
［１２］
。航空器作为一

个组件构成多、逻辑交互复杂、不确定因素广泛的

巨系统，开展灵敏度分析可以有效指导安全性设

计与维护工作，提高航空安全水平。

国内外学者针对航空领域的灵敏度分析方法

进行了大量探索，Ｌｉ等［３］
通过多变量概率积分变

换分析输入不确定性对多变量输出整个分布的影

响，得到飞机机翼旋转轴模型的灵敏度指数；Ｃａｏ
等

［４５］
通过建立飞机发动机高保真热力学模型，

得到了发动机参数的全局灵敏度；Ｚｅｎｔｎｅｒ等［６］
在

不确定条件下分析变量数据来源，得到了随机变

量和主观变量对核涡轮机振动的灵敏程度；金燕

和刘少军
［７］
结合神经网络和一次二阶矩法对航

空滚动轴承的影响因素开展灵敏度分析；权凌霄

等
［８］
基于 ＡＮＡＳＹＳ软件平台和多目标遗传算法

分析了航空液压管路支架参数对振动响应的灵敏

度；张马兰等
［９］
结合区间数学和贝叶斯神经网络

方法，对航空公司安全管理体系的指标变量进行

灵敏度分析；陈超
［１０］
、锁斌

［１１］
等通过模糊理论、

概率包络对认知不确定性进行描述，提出了针对

航空复杂系统的灵敏度计算方法。上述研究主要

针对航空组件本身开展灵敏度分析，少有针对事

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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件级进行深入研究，无法直观地表征组件及其分

布参数对航空安全态势的影响程度。

由此，本文充分考虑随机事件和主观事件的

不确定性，基于航空不安全事件 Ｂｏｗｔｉｅ模型，提
出一种适合多输出条件的航空安全性函数与灵敏

度指标，并采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法开展灵敏度测
算，运用实例验证所提指标的合理性和准确性，为

提高航空安全水平提供参考。

１　典型航空不安全事件建模

航空安全分析的模型有很多，如事故树分析

（ＦａｕｌｔＴｒｅｅＡｎａｌｙｓｉｓ，ＦＴＡ）和事件树分析（Ｅｖｅｎｔ
ＴｒｅｅＡｎａｌｙｓｉｓ，ＥＴＡ）是 ２个借助图形工具危险源
和事故后果定量分析的有效工具，但两模型均无

法直观建立危险源与事故后果的关系，而 Ｂｏｗｔｉｅ
模型以顶事件为媒介连接危险源和事故后果，打

通了事故原因和事故后果之间的联系，解决了传

统模型条块分割严重、直观性不强的问题，是一种

新型的安全分析工具。

１．１　Ｂｏｗｔｉｅ模型构建
Ｂｏｗｔｉｅ模型可分为两部分，左侧事故树是一

个用逻辑符和事件符连接的由原因到结果的树形

图，连结基本事件和顶事件，通过分析基本事件导

致顶事件发生的逻辑关系有针对地制定防范措

施；右侧事件树是一个由顶事件到后果事故的过

程分析图，通过分析顶事件发生后不同的控制事

件，演绎推断出所有事故后果。因此，Ｂｏｗｔｉｅ模
型将基本事件、顶事件、后果事件和控制事件统一

起来，构成了一幅展示事故发生前因后果的可视

化领结图，原理如图１所示。
以往许多学者基于 Ｂｏｗｔｉｅ模型开展安全分

析过程中，新的模型构建方法不断涌现
［１２１４］

，总

结其构造原则主要有以下 ３点：①模型中只有一
个顶事件，是事故树的终点，也是事件树的起点；

图 １　Ｂｏｗｔｉｅ模型原理

Ｆｉｇ．１　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＢｏｗｔｉｅｍｏｄｅｌ

②模型中最左端是导致顶事件发生的危险源，最
右端是不同控制措施下顶事件可能导致的后果事

件；③模型中事故树的所有分支均向顶事件汇集，
事件树由顶事件拓展至所有事故后果。

１．２　Ｂｏｗｔｉｅ模型求解
由于 Ｂｏｗｔｉｅ模型基于事故树和事件树模型

而来，其求解方法可在 ２类树形分析工具计算基
础上进行，以图２简化的 Ｂｏｗｔｉｅ模型展示其求解
过程。

该模型中一共包含 ５类事件：基本事件 ＢＥ、
中间事件 ＩＥ、顶事件 ＣＥ、控制事件 ＳＥ和后果事
件 ＯＥ。若基本事件之间相互独立，则顶事件的发
生概率 ｐＣＥ可通过逻辑关系由基本事件和中间事
件发生概率计算得到。若要计算后果事件发生概

率，考虑到存在 ｌ个分支能够导致第 ｉ个后果事件
ＯＥｉ发生的可能性，假设第 ｍ（ｍ≤ｌ）个分支上ｋ个

控制事件发生概率为 ｐＳＥｊ，则第 ｉ个后果事件的发
生概率为

ｐＯＥｉ ＝∑
ｌ

ｍ＝１
ｐＣＥ∏

ｋ

ｊ＝１
ｆ（ｐＳＥｊ） （１）

式中：

ｆ（ｐＳＥｊ）＝
ｐＳＥｊ　　　 控制事件发生

１－ｐＳＥｊ
{

控制事件不发生

因此，后果事件ＯＥｉ的发生概率可表示为ｎ个
基本事件与 ｍ个控制事件发生概率的函数，即
ｐＯＥｉ ＝ｆ（ｐＢＥ１ ，ｐ

ＢＥ
２ ，…，ｐ

ＢＥ
ｎ ，ｐ

ＳＥ
１，ｐ

ＳＥ
２，…，ｐ

ＳＥ
ｍ） （２）

图 ２　Ｂｏｗｔｉｅ模型示意图

Ｆｉｇ．２　ＳｋｅｔｃｈｍａｐｏｆＢｏｗｔｉｅｍｏｄｅｌ

２　安全性灵敏度分析方法

由于航空系统不确定性特征显著，传统量化

指标往往难以测算，本文将基于 Ｂｏｗｔｉｅ模型提出
新的航空安全性指标和灵敏度测度。

２．１　航空安全性指标
通常情况下，人们往往更加关注航空领域超

过预期严酷度的事故，如人员伤亡、财产损失或环

境污染等，因此，航空安全性指标可定义为：在预

５１４
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期坏境下，执行预定航空任务时导致危险后果的

可能性低于人们预期值的概率
［１２］
，即

Ｒ Ｓ ＝Ｐ｛Ｐ Ｓ ＜［Ｐ Ｓ］｝ （３）
式中：Ｒ Ｓ为给定严酷度后果的航空器安全性指

标；下标“Ｓ”表示给定严酷度的不安全事件后
果；Ｐ Ｓ为给定严酷度的后果事件发生概率；

［Ｐ Ｓ］为给定严酷度下后果事件发生概率阈值。

航空活动中，后果事件发生概率阈值已被提

前规定，如 ＭＩＬＨＤＢＫ８８２Ｄ［１５］、ＡＲＰ４７５４Ａ［１６］等
标准已经规定了一系列航空事故后果事件严

酷度阈值，在给定严酷度下的安全性功能函

数为

ｇ（ｘ）＝Ｐ Ｓ－［Ｐ Ｓ］ （４）

式中：ｘ＝｛ｘＢＥ，ｘＳＥ｝＝｛ｘ
１
ＢＥ，ｘ

２
ＢＥ，…，ｘ

ｎ
ＢＥ，ｘ

１
ＳＥ，

ｘ２ＳＥ，…，ｘ
ｍ
ＳＥ｝表示 ｎ个基本事件和 ｍ个控制事件

发生概率。

因此，航空安全性指标可进一步转化安全功

能函数的表示形式为

Ｒ Ｓ（ｘ）＝Ｐ｛Ｐ Ｓ ＜［Ｐ Ｓ］｝＝Ｐ｛ｇ（ｘ）＜０｝

（５）
若基本事件之间相互独立，航空安全性指标

的概率表达式为

Ｒ Ｓ（ｘ）＝１－∫ＲｎＳｆＸ（ｘ）ｄｘ＝１－
　　∫ＲｎＩＳ［ｘ］ｆＸ（ｘ）ｄｘ＝１－Ｅ［ＩＳ［ｘ］］ （６）

式中：ＲｎＳ为 ｇ（ｘ）＞０定义的失效域，是一个 ｎ维

向量空间；Ｒｎ为一个 ｎ维向量空间；ＩＳ［ｘ］＝

１，ｘ∈ＲｎＳ
０，ｘＲ{ ｎ

Ｓ

为失效域指示函数；Ｅ［·］为数学期望

算子；ｆＸ（ｘ）表示基本事件和随机变量的联合概率
密度函数。

若采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法计算上述指标，则安
全性指标可转换样本的估计值为

Ｒ^ Ｓ（ｘ）＝１－
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩＳ［ｘ］ （７）

式中：Ｎ为仿真抽样次数。
在单一航空事故后果事件计算的基础上，考

虑多个后果发生的可能性，得到多模式下航空器

安全性指标计算公式为

Ｒ Ｓ（ｘ）＝Ｐ｛（Ｐ Ｓ１
＜［Ｐ Ｓ１

］）＆…＆（Ｐ Ｓｌ
＜

　　［Ｐ Ｓｌ
］）｝＝Ｐ｛（ｇ１（ｘ）＜０）＆…＆ｇｌ（ｘ）＜

　　０）｝＝１－∏
ｌ

ｒ＝１
（Ｐ（ｇｒ（ｘ）＞０）） （８）

式中：ｇｒ（ｘ）＝Ｐ Ｓｒ
－［Ｐ Ｓｒ

］（ｒ≤ｌ）表示第 ｒ个后

果事件。由此，航空安全性指标 Ｒ Ｓ（ｘ）转换为
一个多模式下安全性功能函数求解问题，即

ｇ（ｘ）＝｛Ｐ Ｓｒ
－［Ｐ Ｓｒ

］＝０｝（０≤ｒ≤ｌ）。
综合式 （７）、式 （８），得到多模式下采用

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法计算航空安全性指标的样本估
计值为

Ｒ^ Ｓ（ｘ）＝１－∏
ｌ

ｒ＝１

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩｒＳ［ｘ］ （９）

式中：ＩｒＳ［ｘ］＝
１，ｘ∈ＲｎＳ ｒ

０，ｘＲｎＳ{
ｒ

为第 ｒ（ｒ≤ｌ）个后果事

件发生的失效域指示函数，其中，ＲｎＳ ｒ为第 ｒ个后
果事件对应的失效域，是一个 ｎ维向量空间。
２．２　航空器安全性灵敏度指标

传统的灵敏度测度需要获得事故发生概率的

解析函数，逻辑推导困难且计算量大而繁琐，给灵

敏度求解过程带来巨大困难。因此，寻求一种适

合不确定条件下的灵敏度分析方法，对航空不安

全事件量化分析工作具有重要意义。

１）全局灵敏度
全局灵敏度是从平均的角度来衡量输入变量

的不确定性对输出的贡献，也被称为输入变量的

重要性测度。参考航空领域重要性测度的概念，

结合式（９）航空安全性指标，得到第 ｉ个基本事件
的全局灵敏度 Ｓｘ（ｘｉ）为

Ｓｘ（ｘｉ）＝Ｒ Ｓ（ｘ）－Ｒ Ｓ（ｘ） ｘｉ＝０
（１０）

式中：Ｒ Ｓ（ｘ） ｘｉ＝０
表示第 ｉ个基本事件不发生时

安全性指标的具体值。

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法下全局灵敏度的样本估计
值可参考式（９），只是第 ｉ个基本事件的发生概率
有所变化，这里不再赘述。

２）局部灵敏度
局部灵敏度可定义为基本事件分布参数的

变化引起安全性指标变化的比率，可以用安全

性指标的统计特征对分布参数的偏导数来描

述，则多模式下航空安全性指标对第 ｉ个基本事
件的第 ｋ个分布参数 θｉｋ的局部灵敏度 Ｓθ（θ

ｉ
ｋ）表

达式为

Ｓθ（θ
ｉ
ｋ）＝

Ｒ Ｓ

θｉｋ
＝－∫ＲｎＳ

ｆＸ（ｘ）
θｉｋ

ｄｘ （１１）

式中：ＲｎＳ为 ｌ个 ｇｒ（ｘ）＞０（１≤ｒ≤ｌ）定义的失效

域，是一个 ｎ维向量空间；ｆＸ（ｘ）为基本事件和控
制事件的联合概率密度函数。

为了便于运用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法开展抽样估
计，将局部灵敏度表达式转换成均值形式为

６１４
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Ｓθ（θ
ｉ
ｋ）＝－∫ＲｎＩＳ［ｘ］

ｆＸ（ｘ）
θｉｋ

ｆＸ（ｘ）ｆＸ（ｘ）ｄｘ＝

　　 －Ｅ ＩＳ［ｘ］
ｆＸ（ｘ）

·
ｆＸ（ｘ）
θ[ ]ｉ
ｋ

（１２）

式中：ＩＳ［ｘ］＝
１，ｘ∈ＲｎＳ
０，ｘＲ{ ｎ

Ｓ

为失效域 ＲｎＳ指示函数。

式（１２）可进一步转换成样本均值估计形
式为

Ｓ^θ（θ
ｉ
ｋ）＝－

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１

ＩＳ［ｘｊ］
ｆＸ（ｘｊ）

·
ｆＸ（ｘ）
θｉｋ ｘｊ

（１３）

式中：ｘｊ为概率密度函数 ｆＸ（ｘ）的第 ｊ次抽样值。
若 ｎ个基本事件之间相互独立，由于基本事

件和控制事件相互独立，则联合概率密度 ｆＸ（ｘ）
为 ｎ个基本事件概率密度函数与 ｍ个控制事件
概率密度函数的乘积。由于分布参数 θｉｋ只与第 ｉ
个概率密度函数 ｆｉ（ｘｉ）有关，对式（１３）进一步变
换，得到局部灵敏度表达式为

Ｓ^θ（θ
ｉ
ｋ）＝－

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩＳ［ｘｊ］

ｆｉ（ｘｉ）
ｆｉ（ｘｉ）θ

ｉ
ｋ

（１４）

大量故障统计信息显示
［１７］
，若基本事件为机

械件失效，其失效概率服从对数正态分布；若基本

事件为电子件失效，则其失效概率服从指数分布。

对于服从对数正态分布的失效件，显然有

ｆｉ（ｘｉ）
ｆｉ（ｘｉ）μｉ

＝１
σｉ
·
ｌｎｘｉ－μｉ
σｉ

（１５）

ｆｉ（ｘｉ）
ｆｉ（ｘｉ）σｉ

＝１
σｉ

ｌｎｘｉ－μｉ
σ( )
ｉ

２

－[ ]１ （１６）

将式（１５）、式（１６）代入式（１４），得到安全性
指标对第 ｉ个基本事件的均值μｉ和标准差σｉ的局
部灵敏度分别为

Ｓ^μ（μｉ）＝－
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩＳ［ｘｊ］

１
σｉ
·
ｌｎｘｉ－μｉ
σｉ

（１７）

Ｓ^σ（σｉ）＝－
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩＳ［ｘｊ］

１
σｉ

ｌｎｘｉ－μｉ
σ( )
ｉ

２

－[ ]１
（１８）

同样思路，可以得到基本事件失效率服从指

数分布时，安全性函数对第 ｉ个基本事件均值μｉ
的局部灵敏度为

Ｓ^μ（μ
ｉ
ｋ）＝

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩＳ［ｘｊ］

１
μｉ
·
ｘｉ－μｉ
μｉ

（１９）

由于控制事件涉及大量主观因素，将在３．１节
给出其概率测算方法，不再讨论其灵敏度测度。

３　航空不安全事件灵敏度求解
航空活动中危险变量的不确定特征显著，若

要求解上述提出的安全性指标和灵敏度测度，须

提出科学准确的变量分布特征描述方法。

３．１　变量描述

对数据库
［１７］
中大量失效信息统计分析后发

现，对于多数机械类和电子类基本事件，可采用概

率方法计算其失效概率。而对于数据库中没有的

基本事件，可根据其组件类型和故障机理，判断失

效概率的分布类型，统计其分布参数求解基本事

件发生概率。

以机械类产品为例，其故障率通常服从对数

正态分布，则可以统计得到产品平均故障间隔时

间（ＭｅａｎＴｉｍｅＢｅｔｗｅｅｎＦａｉｌｕｒｅ，ＭＴＢＦ）及其方差
（Ｖａｒｉａｎｃｅ，Ｖａｒ）后，再求解概率密度函数分布参

数的均值 μ＝ｌｇ（ＭＴＢＦ２／ Ｖａｒ＋ＭＴＢＦ槡
２
）、标准差

σ＝ ｌｇ（Ｖａｒ／ＭＴＢＦ２＋１槡 ），最后计算飞行时间为

Ｔ时，机械类产品的概率密度函数为

ｆ（Ｔμ，σ）＝
１

Ｔσ ２槡π
ｅ
－（ｌｎＴ－μ）２
２σ２ （２０）

而多数电子类产品的 ＭＴＢＦ服从指数分布，
假定故障率为 λ，则分布参数 μＭＴＢＦ＝１／λ，因此飞
行时间为 Ｔ时，电子类产品的概率密度函数为

ｆ（Ｔλ）＝
１
μ
ｅ－

Ｔ
μ　　 Ｔ＞０且 μ＞０

０
{

其他

（２１）

由于失效信息统计过程涉及因素较多，如统

计人员工作能力、统计方法、统计数量和范围等，

一定程度上会导致统计数值呈现一定的不确定

性。通常来讲，大量统计所得的基本事件发生概

率服从分布参数为（μＭＴＢＦ，σ
２
ＭＴＢＦ）的正态分布。

对于控制事件而言，大多涉及人机交互、组织

管理等影响，事件发生呈现一定主观不确定性，这

就导致信息数据难以完全准确收集，概率分布方

法无法准确估计其发生概率。此时，专家打分、区

间理论等手段可用来确定其取值范围，再结合相

关理论来推算发生概率。

３．２　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法仿真流程
根据所提各项指标，结合相关变量描述即可

求解 Ｂｏｗｔｉｅ模型各类输出。ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法是
一种常用的数字模拟抽样方法，本文以该方法为

例开展仿真分析，具体流程见图３。
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图 ３　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法的航空安全灵敏度仿真流程

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｖｉａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ

ｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ

　　由图３可知，由于基本事件失效多是与飞行
时间相关，因此求解的航空安全性指标和灵敏度

指标随着飞行时间动态变化；考虑到不同基本事

件失效概率的差异性，航空器安全性变化率对不

同基本事件敏感程度不同。另外，其他高效的数

值仿真方法也适用于本文所提各个指标。

４　典型案例

轮胎是航空器起落系统的重要构件，对飞机

安全起降有着至关重要的作用。飞机轮胎一旦爆

破，往往将造成重大的财产损失或人员伤亡。根

据轮胎爆破历史事故统计结果
［１８］
，人员、机械、环

境等因素是导致事故发生的主要原因，应对事故

的不同控制措施也往往导致不同严酷程度的事故

后果。很多学者已经对轮胎爆破事件进行了深入

研究，这里基于 Ｃｕｉ等［１２］
构建的 Ｂｏｗｔｉｅ模型，验

证文中所提各类指标的可行性、合理性，模型中基

本事件分布参数及其不确定描述情况见表 １，控
制事件服从区间分布的不确定性描述见表２。

表 １　轮胎爆破基本事件分布参数及其类型描述

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｙｐｅｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｂａｓｉｃｅｖｅｎｔｓｆｏｒｔｉｒｅｂｕｒｓｔａｃｃｉｄｅｎｔ

编号 基本事件 基本事件分布类型 分布参数 平均故障间隔时间／ｈ 统计量分布类型 变异系数

ＢＥ１ 轮毂裂纹 对数正态分布 μ，σ ３９５０ 正态分布 ０．０５

ＢＥ２ 主轮掉块 对数正态分布 μ，σ ３７００ 正态分布 ０．０５

ＢＥ３ 刹车盘掉块 对数正态分布 μ，σ ３０５０ 正态分布 ０．０５

ＢＥ４ 热熔塞 对数正态分布 μ，σ ２１２５ 正态分布 ０．０５

ＢＥ５ 轮胎气压异常 对数正态分布 μ，σ ３３５０ 正态分布 ０．０５

ＢＥ６ 充气嘴断裂 对数正态分布 μ，σ ２０８５ 正态分布 ０．０５

ＢＥ７ 机轮磨损 对数正态分布 μ，σ ２６８０ 正态分布 ０．０５

ＢＥ８ 软件指令故障 指数分布 λ ２５５００００ 正态分布 ０．０５

ＢＥ９ 电路短路 指数分布 λ ７８０５００ 正态分布 ０．０５

ＢＥ１０ 控制阀故障 指数分布 λ ３８００００ 正态分布 ０．０５

ＢＥ１１ 转换阀故障 指数分布 λ ３２００００ 正态分布 ０．０５

ＢＥ１２ 液压保险故障 指数分布 λ ３６００００ 正态分布 ０．０５

ＢＥ１３ 刹车装置故障 对数正态分布 μ，σ ２４８０ 正态分布 ０．０５

ＢＥ１４ 应急转换阀失效 对数正态分布 μ，σ ２１１０ 正态分布 ０．０５

ＢＥ１５ 应急液压保险失效 对数正态分布 μ，σ ２１８０ 正态分布 ０．０５

ＢＥ１６ 应急刹车装置失效 对数正态分布 μ，σ ２７２０ 正态分布 ０．０５

表 ２　轮胎爆破事故树控制事件不确定性描述

Ｔａｂｌｅ２　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｒｏｌｅｖｅｎｔｓｆｏｒ

ｅｖｅｎｔｔｒｅｅｏｆｔｉｒｅｂｕｒｓｔａｃｃｉｄｅｎｔ

编号 控制事件 取值区间 不确定性描述

ＳＥ１ 启动应急刹车系统 （０．１３５，０．１６５，０．１５） 均匀分布

ＳＥ２ 避让飞机和建筑物 （０．１５３，０．１８７，０．１７） 均匀分布

ＳＥ３ 增设隔离网 （０．０９０，０．１０１，０．１０） 均匀分布

ＳＥ４ 启动应急消防措施 （０．０４５，０．０５５，０．０５） 均匀分布

　　在模型中，轮胎爆破是唯一的顶事件，共有
１６个基本事件可能致事故发生；轮胎一旦爆破，
共有４种控制事件分别定义如下：ＳＥ１为启动应急
刹车；ＳＥ２为避让飞机和建筑物；ＳＥ３为增设隔离
网；ＳＥ４为启动应急消防措施。不同的控制事件组
合由会导致 ４种不同严酷程度的后果事件：ＯＥ１
（轻微的）表示停留在跑道上；ＯＥ２（较大的）表示
机体轻度损伤；ＯＥ３（危险的）表示机体严重损伤；

８１４



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ２期 陈浩然，等：不确定条件下航空不安全事件灵敏度分析的 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法

ＯＥ４（灾难的）表示飞机起火或人员伤亡，根据航

空安全领域对于风险事件的通用界定方法
［１９］
，其

可接受概率阈值分别是 １０－３、１０－５、１０－７、１０－９。
利用表１和表２所提供数据，结合上述分析，计算
得到航空安全性指标随时间变化情况见图４。

由图４可知，轮胎爆破事件航空安全性指标
随时间不断减小，且在 ５００～６００ｈ发生突变，安
全度急剧下降，此时是基本事件失效所致，因此需

要特别关注该时间段各基本事件失效导致事故发

生的可能性。考虑到灵敏度和安全水平的关系，

这里选取４５０～６５０ｈ时间区间，计算得到航空安
全性指标对基本事件的全局灵敏度（见图 ５），局
部灵敏度见图６～图８。

图 ４　不确定条件下轮胎爆破事件航空安全性指标

Ｆｉｇ．４　Ａｖｉａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙｉｎｄｅｘｏｆｔｉｒｅｂｕｒｓｔａｃｃｉｄｅｎｔ

ｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ５　基本事件全局灵敏度

Ｆｉｇ．５　Ｇｌｏｂａｌｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｂａｓｉｃｅｖｅｎｔｓ

图５显示，轮胎爆破事件的安全性指标对不
同基本事件的全局灵敏度存在显著差异，且各个

基本事件灵敏度指标随着时间发生变化显著，但

各基本事件灵敏度的重要性排序保持不变。图中

所有基本事件全局灵敏度均为负值，说明减小基

本事件发生概率，能够有效提高航空器安全指数；

ＢＥ６和 ＢＥ４由于 ＭＴＢＦ较小，是导致危险发生的主

图 ６　机械类基本事件分布参数 μ局部灵敏度

Ｆｉｇ．６　Ｌｏｃａｌｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒ

μｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｅｖｅｎｔｓ

图 ７　电子类基本事件分布参数 λ局部灵敏度

Ｆｉｇ．７　Ｌｏｃａｌｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒ

λｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｅｖｅｎｔｓ

图 ８　机械类基本事件分布参数 σ局部灵敏度

Ｆｉｇ．８　Ｌｏｃａｌｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒ

σｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｅｖｅｎｔｓ

要因素，灵敏度指标甚至超过 ０．８；灵敏度较大的
５种基本事件排序为：ＢＥ６＞ＢＥ４＞ＢＥ７＞ＢＥ３＞
ＢＥ５，因此机务维护人员要保证刹车盘、热熔塞、
充气嘴、轮胎气压和机轮磨损符合飞行要求。另

外，还有一些基本事件对航空器安全性指标敏感
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程度较小，如全部的电子类事件和 ＢＥ１３～ＢＥ１６等
机械类事件。

图６和图７表明，航空安全性指标对机械类
基本事件分布参数μ和电子类基本事件分布参数
λ的局部灵敏度均为随时间动态变化的正值且差
异巨大：为正值说明航空安全性指标与分布参数

μ和 λ正相关，增大基本事件分布参数均值能够
有效提高航空安全水平；差异巨大是由于电子件

和机械件事件 ＭＴＢＦ相差太大，电子产品在
４５０～６５０ｈ区间内几乎不会发生故障，导致电子
类事件的均值灵敏度与机械类事件相比可以忽略

不计。机械类基本事件的灵敏度重要性排序为：

ＢＥ６＞ＢＥ１４ ＞ＢＥ４ ＞ＢＥ１５ ＞ＢＥ１３ ＞ＢＥ７ ＞ＢＥ１６ ＞
ＢＥ３＞ＢＥ５＞ＢＥ２＞ＢＥ１。另外，６００ｈ后，机械类事
件灵敏度整体都有所下降，此时航空安全性指标

趋于稳定，而机械类事件的概率密度函数对均值

μ的偏导开始下降，导致灵敏度有所下降。
图８显示，机械类事件分布参数 σ对航空安

全性指标的敏感程度排序与分布参数 σ相同，这
也恰恰验证了两者的一致性、合理性。另外，安全

性指标对分布参数 σ的敏感度为负值，说明要提
高安全性指标要努力降低机械类基本事件的分布

参数标准差 σ。

５　结　论

１）本文从典型航空不安全事件的 Ｂｏｗｔｉｅ模
型出发，提出了多模式航空安全性指标求解方法，

进而推导出不确定条件下，针对不安全事件的全

局灵敏度和局部灵敏度计算公式。

２）运用概率方法和区间理论对不确定变量
进行描述，又采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法对所提指标开
展仿真计算，解决了航空器这类复杂系统难以进

行灵敏度测算的困难。

３）结合典型航空事故———轮胎爆破事件开
展仿真验证分析，通过与实际机务工作数据对比，

证明了所提灵敏度指标的合理性、准确性和可操

作性，对提高航空器的安全设计水平具有一定的

指导意义。

本文主要针对单一顶事件开展安全性和灵敏

度分析，而对于航空器这类复杂系统，往往包含大

量顶事件，如何使用本文方法开展安全性评估和

灵敏度分析有待进一步研究。
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［４］ＣＡＯＪＫ，ＤＩＮＧＳＴ．Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｄｅｓｉｇｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｏｆｇｅｎｅｒａｌａｖｉａｔｉｏｎｒｅｃｉｐｒｏｃａｔｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，２５（５）：６７５６８０．

［５］ＣＡＯＪＫ，ＤＩＮＧＳＴ，ＤＵＦＲ．Ｓｕｒｒｏｇａｔｅｂａｓｅｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙ

ｓｉｓｆｏｒｓａｆｅｔｙａｓｓｅｍｅｎｔｏｆｇｅｎｅｒａｌａｖｉａｔｉｏｎｈｅａｖｙｆｕｅｌｅｄｅｎｇｉｎｅｓ

［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｄｉａＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，８０：６６７５．

［６］ＺＥＮＴＮＥＲＩ，ＴＡＲＡＮＴＯＬＡＳ，ＤＥＲＯＣＱＵＩＧＮＹＥ．Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ

ａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｒｅｌｉａｂｌｅｄｅｓｉｇｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｎｕｃｌｅａｒｔｕｒｂｏｓｅｔｓ［Ｊ］．

ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＳｙｓｔｅｍＳａｆｅｔｙ，２０１１，９６：３９１３９７．

［７］金燕，刘少军．基于人工神经网络的航空轴承疲劳可靠性分

析［Ｊ］．东北大学学报 （自然科学版），２０１８，３９（６）：

８５０８５５．

ＪＩＮＹ，ＬＩＵＳＪ．Ｆａｔｉｇｕｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｖｉａｔｉｏｎｂｅａｒｉｎｇｓ

ｂａｓｅｄｏｎＡＮＮ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｒｔｈｅａｓｔｅｒｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｎａｔｕｒｅ

Ｓｃｉｅｎｃｅ），２０１８，３９（６）：８５０８５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］权凌霄，张琦玮，李长春，等．航空液压管路支架参数灵敏度

分析及优化［Ｊ］．液压与气动，２０１７（８）：９５９９．

ＱＵＡＮＬＸ，ＺＨＡＮＧＱＷ，ＬＩＣＣ，ｅｔａｌ．Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｓｕｐｐｏｒｔｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆａｖｉａｔｉｏｎｈｙｄｒａｕｌｉｃ

ｐｉｐｅｌｉｎｅ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＨｙｄｒａｕｌｉｃｓ＆Ｐｎｅｕｍａｔｉｃｓ，２０１７（８）：９５

９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］张马兰，刘君强，左洪福，等．基于区间数学理论和贝叶斯网

络指标灵敏度分析［Ｊ］．武汉理工大学学报（交通科学与工

程版），２０１５，３９（１）：１６２１７０．

ＺＨＡＮＧＭＬ，ＬＩＵＪＱ，ＺＵＯＨＦ，ｅｔａｌ．Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒ

ｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｂａｓｅｄｏｎＢａｙｅｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋａｎｄｉｎｔｅｒｖａｌｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷｕｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（Ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ），２０１５，３９（１）：１６２１７０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１０］陈超，吕震宙．模糊分布参数的全局灵敏度分析方法［Ｊ］．

工程力学，２０１６，３３（２）：２５３３．

ＣＨＥＮＣ，ＬＶＺＺ．Ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｆｏｒｇｌｏｂａｌｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｆｕｚｚｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

２０１６，３３（２）：２５３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］锁斌，曾超，程永生，等．认知不确定性下可靠性灵敏度分析

的新指标［Ｊ］．航空学报，２０１３，３４（７）：１６０５１６１５．

ＳＵＯＢ，ＺＥＮＧＣ，ＣＨＥＮＧＹＳ，ｅｔａｌ．Ｎｅｗｉｎｄｅｘｆｏｒｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｕｎｄｅｒｅｐｉｓｔｅｍｉｃｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１３，３４（７）：１６０５１６１５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＣＵＩＬＪ，ＺＨＡＮＧＪＫ，ＲＥＮＢ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｎｅｗａｖｉａｔｉｏｎ

ｓａｆｅｔｙｉｎｄｅｘａｎｄｉｔｓｓｏｌｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．

ＳａｆｅｔｙＳｃｉｅｎｃｅ，２０１８，１０７：５５６１．

［１３］ＰＵＲＴＯＮＬ，ＣＬＯＴＨＩＥＲ Ｒ，ＫＯＵＲＯＵＳＩＳＫ．Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆ

ｔｅｃｈｎｉｃａｌａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｉｎｍｉｌｉｔａｒｙａｖｉａｔｉｏｎ：Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄ

ｆｕｒｔｈｅｒａｄｖａｎｃｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅＢｏｗｔｉｅｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｄｉａＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，８０：５２９５４４．
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　第 ２期 陈浩然，等：不确定条件下航空不安全事件灵敏度分析的 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法

［１４］ＣＬＯＴＨＩＥＲＲＡ，ＷＩＬＬＩＡＭＳＢＰ，ＨＡＹＨＵＲＳＴＫＪ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇ

ｔｈｅｒｉｓｋｓｒｅｍｏｔｅｌｙｐｉｌｏｔｅｄａｉｒｃｒａｆｔｐｏｓｅｔｏｐｅｏｐｌｅｏｎｔｈｅｇｒｏｕｎｄ

［Ｊ］．ＳａｆｅｔｙＳｃｉｅｎｃｅ，２０１８，１０１：３３４７．

［１５］Ｕ．Ｓ．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＤｅｆｅｎｓｅ．Ｓｔａｎｄａｒｄｐｒａｃｔｉｃｅｆｏｒｓｙｓｔｅｍｓａｆｅ

ｔｙ：ＭＩＬＨＤＢＫ８８２Ｄ［Ｓ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：Ｕ．Ｓ．Ｄｅｐａｒｔｍｅｎｔ

ｏｆＤｅｆｅｎｓｅ，２０００：１６２０．

［１６］ＳＡＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ．Ｇｕｉｄｅｌｉｎｅｓｆｏｒｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔ

ｓｙｓｔｅｍｓ：ＡＲＰ４７５４Ａ［Ｓ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＳＡＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎ

ａｌ，２０１０：１６０１６２．

［１７］Ｕ．Ｓ．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＤｅｆｅｎｓｅ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ

ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ：ＭＩＬＨＤＢＫ２１７Ｅ［Ｓ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：Ｕ．Ｓ．

ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＤｅｆｅｎｓｅ，１９９１：１２１１２５．

［１８］ ＤＡＶＩＤＲＥ．Ｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｍｅｒｃｉａｌａｉｒｃｒａｆｔａｃｃｉｄｅｎｔｓ／ｉｎｃｉ

ｄｅｎｔｓｒｅｌａｔｉｖｅｔｏｒｕｎｗａｙｓ：ＤＯＴ／ＦＡ／ＡＯＶ９０１ＦＩＮＡＬＲＥＰＯ

［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＦＡＡ，１９９０．

［１９］ＦＡＡ．Ｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ：ＡＣ２５．１３０９１Ａ［Ｓ］．Ｗａｓｈ

ｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＦＡＡ，１９８８：５７６３．
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　陈浩然　男，硕士研究生。主要研究方向：航空安全评估。

崔利杰　男，博士，副教授。主要研究方向：航空安全评估。

任博　男，博士，讲师。主要研究方向：航空安全预测预警。

张贾奎　男，硕士研究生。主要研究方向：航空安全评估。

ＳｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒａｖｉａｔｉｏｎｉｎｓｅｃｕｒｅｅｖｅｎｔｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ
ｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ＣＨＥＮＨａｏｒａｎ１，ＣＵＩＬｉｊｉｅ１，２，，ＲＥＮＢｏ１，２，ＺＨＡＮＧＪｉａｋｕｉ１

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

２．ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＣｏｎｔｒｏｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｌｕｏｙａｎｇ４７１０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｖｉａｔｉｏｎｉｎｓｅｃｕｒｅｅｖｅｎｔｓｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｃｏｎｄｉ
ｔｉｏｎｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓｔｈｅａｖｉａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙｉｎｄｅｘａｎｄｉｔｓｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＢｏｗｔｉｅｍｏｄ
ｅｌ．Ｔａｋｉｎｇｔｈｅｔｉｒｅｂｕｒｓｔａｃｃｉｄｅｎｔａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ｗｅｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅａｖｉａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙｉｎｄｅｘ，ｔｈｅｇｌｏｂａｌｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ
ｆｏｒｂａｓｉｃｅｖｅｎｔａｎｄｉｔｓｌｏｃａｌｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｕｓｉｎｇＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｔｉｒｅｂｕｒｓｔａｃｃｉｄｅｎｔ，ｂｏｔｈｔｙｐｅｓｏｆｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｉｎｄｅｘｅｓｖａｒｙｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｆｌｉｇｈｔ
ｈｏｕｒ，ａｎｄｔｈｅｍｏｓｔｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｃｈａｎｇｅａｐｐｅａｒｓｄｕｒｉｎｇ５００－６００ｈ，ｂｕｔｗｉｔｈｔｈｅｓａｍｅｏｒｄｅｒｏｆｉｎｄｅｘｉｍｐｏｒ
ｔａｎｃｅ．Ｔｈｅｔｙｐｅｏｆｂａｓｉｃｅｖｅｎｔｓｉｓｔｈｅｍａｉｎｆａｃｔｏｒａｆｆｅｃｔｉｎｇｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ，ｆｏｒｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｅｖｅｎｔｓｉｓ
ｆａｒｌｅｓｓｔｈａｎｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌｅｖｅｎｔｓ．Ｉｎｔｈｅｕｎｉｆｏｒｍｔｙｐｅｏｆｂａｓｉｃｅｖｅｎｔｓ，ｔｈｅｍｅａｎｔｉｍｅｂｅｆｏｒｅｆａｉｌｕｒｅｉｓｎｏｔｔｈｅ
ｌｅａｄｉｎｇｆａｃｔｏｒａｆｆｅｃｔｉｎｇｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ，ｗｈｉｃｈｈａｓａｃｌｏｓｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｗｉｔｈｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｔｒａｎｓｆｅｒｒｉｎｇｌｏｇｉｃ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｏｆｔｈｉｓｅｘａｍｐｌｅｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｓａｆｅｔｙｉｎｄｅｘｄｅｓｃｅｎｄｓｗｉｔｈｔｈｅｆｌｉｇｈｔｈｏｕｒ，ａｎｄｔｈｅｆｏｃｕｓｆｏｒｉｍｐｒｏ
ｖｉｎｇａｖｉａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙｉｓｔｏｐａｙａｔｔｅｎｔｉｏｎｔｏａｃｃｉｄｅｎｔｃａｕｓｅｄｂｙａｖｉａｔｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｆａｉｌｕｒｅｓｉｎ５００－６００ｈ．Ｔｈｅ
ｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｏｆｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｗｉｌｌｎｏｔｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔｈｅｆｌｉｇｈｔｈｏｕｒ，ａｎｄｔｈｅｋｅｙｏｆｐｒｅｖｅｎｔｉｎｇａｖｉａｔｉｏｎａｃｃｉｄｅｎｔｉｓｔｏ
ｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｄｅｇｒｅｅｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｂａｓｉｃｅｖｅｎｔｓｗｉｔｈａｈｉｇｈｅｒｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｖｉａｔｉｏｎｓａｆｅｔｙ；ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ；Ｂｏｗｔｉｅｍｏｄｅｌ；ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８３１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１００８０８：２３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９３０．１１３４．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１４０１１７４，７１７０１２１０）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ

（２０１９ＪＱ７１０）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１６５１９６０１７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｊｉｅ＿ｃｕｉ＠１６３．ｃｏｍ
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近程动态范围激光雷达测距系统

设计及误差分析

王皓，罗沛，李小路

（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对脉冲激光雷达测距精度受限于距离动态变化导致的行走误差和时刻抖
动误差的问题，设计了一种基于自动增益控制（ＡＧＣ）技术及恒比定时鉴别（ＣＦＤ）技术的激光
雷达测距系统，可适应进程动态范围的测量目标，并提高测距精度。激光雷达测距系统在

１０～１００ｍ的静态测距实验中，测距精度达到厘米级别。在动态三维扫描实验中，室内测量得
到１１．４～３１．２ｍ范围内靶标的平面拟合均方根误差为 ２．０５～４．３５ｃｍ，室外测量得到距离
１５．９７ｍ处目标平面拟合均方根误差为３．５４ｃｍ。

关　键　词：激光雷达；近程动态范围；自动增益控制（ＡＧＣ）；恒比定时鉴别（ＣＦＤ）；测
距系统；测距精度

中图分类号：ＴＮ９５８．９８；Ｖ１１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０４２２０８

　　激光雷达作为一种新兴的主动式遥感技术，
能够快速、准确、实时地获取地面目标的三维空间

信息，近年来得到了极大的发展和应用。一个完

整的激光雷达系统由激光测距仪、动态差分 ＧＰＳ
接收机、惯性导航系统和成像装置组成。而激光

测距仪是系统的核心部分，其采用的测距方法也

有所不同。常用的方法有：脉冲法、相位法、三角

法、干涉法，这 ４种方法被广泛应用于不同场景，
各有优劣

［１］
。其中脉冲法又称为飞行时间探测

法，是最早应用于激光雷达测距的方法，属于直接

探测手段，利用的是激光脉冲脉宽窄、持续时间

短、瞬间功率大从而探测距离较远的特点
［２３］
。

脉冲法将被测距离换算成发射脉冲与目标反射返

回的接收脉冲之间的飞行时间，距离测量实际上

就转换成了时间测量。该方法简单方便，测量范

围大且功耗较小，但是绝对测距精度不高。相位

法通过激光调制，测量发射脉冲和接收脉冲的相

位差进而解算出被测目标的距离，避免了测量纳

米级的时间间隔，以此获得比脉冲法更高的测距

精度
［４］
。三角法是通过检测被测物体反射或散

射的光线，成像在光电探测器的光敏面上，测量像

的位移来推出物体的位移；优点是精度非常高，可

达微米级，且简单易操作，但只适用于微小位移测

量，最大量程只有 １ｍ。干涉法利用激光干涉原
理，产生明暗相间的条纹，然后对其计数，从而换

算出位移量
［５］
；优点是测量精度极高，但其缺陷

在于对测量环境的要求极为苛刻，需要精密的实

验定标。所以综合来看，４种方法都有各自的优
缺点和适用环境，但针对较大的测量范围，合适的

测量方法只有 ２种，即脉冲法和相位法。但相位
法测量远距离目标时，一般需要在被测目标上贴

上靶标作为合作目标，不适用于某些应用环境。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002021&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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而脉冲法基本适用于各种目标，适用于绝大多数

应用环境。综上，选择脉冲法作为激光测距仪的

测距方法，研究不同因素对测距精度的影响，以及

最优的测距电路设计。

脉冲激光雷达主要的误差包括行走误差

（ｗａｌｋｅｒｒｏｒ）、时间抖动误差（ｔｉｍｉｎｇｊｉｔｔｅｒｅｒｒｏｒ）和
非线性误差（ｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｒｒｏｒ）［６］。在激光雷达系
统测量不同距离的目标时，距离动态变化造成的

行走误差是最需要修正的误差。国内外相关学者

在研究近程动态范围激光雷达测距技术时，多采

用对脉冲幅值变化不敏感的恒比定时鉴别器

（ＣｏｎｓｔａｎｔＦｒａｃｔｉｏｎＤｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｏｒ，ＣＦＤ）来减小行走
误差，如中国科学院、北京理工大学等

［７］
。但是，

ＣＦＤ电路中高速比较器的过载和输入脉冲形状
变化会产生额外行走误差

［８］
，且动态范围越大，

时间抖动误差也越大。因此，只采用 ＣＦＤ技术并
不能完全消减由于距离动态变化而导致的行走误

差
［９］
。所以基于自动增益控制（ＡｕｔｏｍａｔｉｃＧａｉｎ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，ＡＧＣ）技术和 ＣＦＤ技术设计的激光雷达
测距系统，能够更好地消减行走误差和时间抖动

误差，以适应动态范围下的测量目标，从而提高测

距精度，并将设计的测距系统推广到三维激光雷

达扫描系统上。

１　误差分析
激光雷达测距系统的主要误差可以总结为 ３

种：行走误差、时间抖动误差和非线性误差。为了

以更高精度测量近程动态范围下的目标距离，需

要对脉冲激光雷达测距单元的主要误差分别进行

分析，以此确定改善系统测距精度的途径，从而设

计拥有更好测距性能的激光雷达测距电路。

１．１　行走误差
激光雷达发射脉冲在时域上基本符合高斯分

布，而系统探测目标的动态范围较大或反射率差

异较大时，接收到的回波脉冲幅值和形状也有较

大的变化。回波幅值或脉冲形状的变化会引起距

离测量值的偏移。所以，行走误差被定义为由于

脉冲幅值和脉冲形状变化导致的时间检测电路中

的时间偏差
［１０］
，其概念如图 １所示。其中横坐标

表示时间，纵坐标表示脉冲幅值，不同幅值回波脉

冲如图中２条曲线所示。
如果使用前沿鉴别法，当信号达到某个阈值

时，电路给出一个逻辑电平作为 ｓｔｏｐ脉冲。由于
２个脉冲的前沿不同，得到的测量时间不同，导致
距离测量会存在较大的偏差。所以在被测目标是

移动的或者设备将用于一定动态范围的测量时，

回波探测电路采用的时刻鉴别器所产生的行走误

差将各不相同
［１１］
。

为了消除行走误差，选择采用 ＣＦＤ技术。其
将回波信号分为两路：一路为延时信号，一路为衰

减信号，取两路信号上升沿的交点作为时刻鉴别

点。当回波信号幅值发生变化时，该时刻鉴别点

的位置不会改变，从而消除了因脉冲幅值变化造

成的行走误差。其原理如图２所示。

图 １　行走误差

Ｆｉｇ．１　Ｗａｌｋｅｒｒｏｒ

图 ２　恒比定时鉴别器原理

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｓｔａｎｔｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｏｒｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

１．２　时间抖动误差
ＣＦＤ电路确实一定程度上消减了行走误差，

但是由于 ＣＦＤ电路中必然存在随机噪声，获得时
刻鉴别点时也会存在抖动偏差。这种偏差就是时

间抖动误差。因此，时间抖动误差可以定义为噪

声引起的脉冲形变而出现的统计时间偏差，是一

种随机误差
［１２］
。在高斯噪声的影响下，基于恒比

定时的时刻鉴别点会在时间轴上发生偏移，另外，

测量幅值动态范围越大，时间抖动误差也越大。

因此，尽可能地提高信噪比，减小输入幅值变化范

围是减小这种误差的主要途径。

１．３　非线性误差
激光雷达测距系统中，时间间隔的测量精度

是决定激光测距精度的重要因素，而测量时间间

隔的方法需要用到高频率的同步时钟。该系统基

于现场可编程逻辑门阵列（ＦｉｅｌｄＰｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅ
ＧａｔｅＡｒｒａｙ，ＦＰＧＡ）对高精度时间数字转换器

３２４
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（ＴｉｍｅｔｏＤｉｇｉｔａｌＣｏｎｖｅｒｔｅｒ，ＴＤＣ）芯片进行配置和
数据采集，利用 ＴＤＣＧＰ２２芯片内部校准和统一
的延时线来进行时间测量。但延时线间的间隔会

产生时间间隔测量误差，而这一误差导致测量结

果出现非线性变化，属于非线性误差
［１３］
。

在激光测距中，测量值可能是同步时钟周期

中的任何数据，并且每个数值出现的概率相等，所

以导致的非线性误差的均方根计算式为

σｎ ＝
ｃ

槡４３ｆ
（１）

式中：ｆ为同步时钟采用的频率；ｃ为光速。而
ＴＤＣＧＰ２２使用单通道测量时的分辨率为 ４５ｐｓ
（１ｐｓ＝１０－１２ｓ），ｓｔａｒｔ脉冲和 ｓｔｏｐ脉冲的时间测
量都会产生非线性误差，所以总体产生的距离误

差计算式为

σ＝ σ２ｓｔａｒｔ＋σ
２

槡 ｓｔｏｐ ＝槡
２ｃ

槡４３ｆ
＝０．００２８ｍ （２）

式中：σｓｔａｒｔ和 σｓｔｏｐ分别为 ｓｔａｒｔ脉冲和 ｓｔｏｐ脉冲的
时间测量产生的非线性误差。

由此可见，非线性误差很小，且可以通过自标

定减小到一个可以忽略的水平。

２　激光雷达测距系统

２．１　测距系统组成
自研激光雷达测距系统主要由发射与接收单

元、控制单元、扫描单元和测距单元 ４部分组成。
发射与接收单元主要由激光器、望远镜、光电探测

器组成，通过同轴光路采集发射脉冲、回波脉冲和

触发信号。其中，激光器是发射与接收单元的核

心器件，决定了整个激光雷达测距系统的适用范

围。该激光器为全固态 Ｎｄ：ＹＡＧ被动调 Ｑ脉冲
激光器，其主要指标如表１所示。

因此，根据激光器参数、光电探测器的光学效

率和电路参数，基于激光雷达方程可以估算出系

统测距动态范围为１０～１００ｍ。
扫描单元用于进行三维扫描，通过步进电机

和云台实现水平方向和垂直方向的三维扫描。

表 １　脉冲激光器主要指标

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｕｌｓｅｌａｓｅｒｍａｉｎｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ

指标 数值

激光波长／ｎｍ １０６４

单脉冲能量／μＪ １６．６

脉冲宽度／ｎｓ １０

重复频率／ｋＨｚ １～５

发散角／ｍｒａｄ １．５

平均功率／ｍＷ ９３．５５

控制单元主要利用 ＦＰＧＡ实现对激光器和扫描单
元的参数设置，同时完成主机与下位机之间数据

的同步和传输，为点云成像提供必要的参数和数

据包。测距单元利用 ＡＧＣ技术和 ＣＦＤ技术设计
回波脉冲处理电路，通过 ＴＤＣＧＰ２２解算获得距
离时间差。测距单元是激光雷达测距系统的关键

组成部分，如图３所示，ＡＤＣ为模数转换芯片。
激光雷达测距系统的核心技术主要包括两方

面：ＡＧＣ技术和 ＣＦＤ技术。ＡＧＣ技术提供稳定
的有限脉冲幅值，减小时间抖动误差和额外的行

走误差。ＣＦＤ技术则通过延时信号和衰减信号
的相交实现回波脉冲准确时刻点的获取，减小回

波脉冲动态变化所引起的行走误差。

图 ３　测距单元设计

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｒａｎｇｉｎｇｕｎｉｔ

２．２　ＡＧＣ设计
ＡＧＣ技术的设计目的主要有 ２点：一是使探

测回波脉冲信号的激光雷达测距系统工作在线性

区内；二是将回波脉冲信号的幅值控制在 ＣＦＤ电
路的最佳输入范围内。也就是说，ＡＧＣ电路需要
将远距离被测物体的微弱回波信号放大到一定程

度，将近距离产生的回波信号衰减到一定程度，且

保证信号不饱和不失真。ＡＧＣ模块的组成框图
如图４所示。

ＡＧＣ电路主要包括 ４个部分：峰值保持单
元、峰值检测单元、逻辑控制单元和程控放大单

元。峰值保持单元主要是探测回波脉冲的峰值并

将其保持更长时间，从而让峰值能够被峰值检测

单元检测到
［１４］
；峰值检测单元则主要利用ＡＤＣ

图 ４　自动增益控制原理

Ｆｉｇ．４　Ａｕｔｏｍａｔｉｃｇａｉｎｃｏｎｔｒｏｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

４２４
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芯片检测回波脉冲的峰值并进行量化；逻辑控制

单元依靠 ＦＰＧＡ实现，根据 ＡＤＣ检测到的脉冲峰
值大小，进行量程选择，并将该量程的增益信息传

递给程控放大单元；程控放大单元则利用可编程

增益放大器（ＰＧＡ）和 ＦＰＧＡ芯片根据接收到的增
益信息对脉冲信号进行放大，从而对不同幅值的

脉冲信号实现不同增益的放大。ＡＧＣ本质上是
一个负反馈系统，将回波脉冲分成两路，其中一路

通过峰值保持器，探测到脉冲峰值并保持一定的

时间，利用 ＡＤＣ获取脉冲峰值并且进行量化，然
后将量化的幅值传递给 ＦＰＧＡ，ＦＰＧＡ根据幅值大
小对量程进行选择，并将该量程的增益信息传递

给 ＰＧＡ；另一路直接通过 ＰＧＡ，根据接收的增益
信息对脉冲信号进行放大，以此达到自动增益控

制的目的。ＡＧＣ电路将输出信号控制在 １．５～
１．７Ｖ，在 ＣＦＤ电路的最佳输入范围内。
２．３　ＣＦＤ设计

对于近程动态范围的目标，由于受到目标反

射率和被测距离的影响，回波脉冲幅值会出现动

态变化，测距精度随着距离增加而变差。为了减

小距离变化引起的行走误差，系统采用 ＣＦＤ技术
获得回波脉冲的准确时间，利用 ＣＦＤ电路中定时
点的获取与回波脉冲幅值无关的特性，减小行走

误差，从而提高测距精度。实验证明，ＣＦＤ电路
的输入需要控制在一定范围内，系统可获得更好

的测距性能。因此，采用 ＡＧＣ技术，控制 ＣＦＤ电
路输入幅值在１．５～１．７Ｖ范围内，进一步减小行
走误差。

ＣＦＤ模块的设计原理如图 ５所示，将输入脉
冲分为两路。其中一路连接前沿鉴别器，通过选

择适当的阈值消除噪声可能引起的时间误判，从

而减小激光雷达测距系统的虚警概率。而另外一

路连接到由衰减电路、延时电路和高速比较器

（比较器２）构成的 ＣＦＤ电路，衰减信号幅值等于
延时信号幅值的时刻即是回波脉冲的定时点。由

于这个定时点就是输入脉冲幅值其峰值的某个分

图 ５　恒比定时鉴别器设计

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｓｔａｎｔｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｏｒｄｅｓｉｇｎ

数值的时刻点，所以利用 ＣＦＤ电路获取的回波脉
冲定时点是与输入脉冲幅值无关的。

回波脉冲时刻点的获取主要依靠 ＣＦＤ电路，
获得的时刻精度主要由延时电路和衰减电路决

定。为了提高测距精度，尽量使延时电路和衰减

电路相交的定时点发生在延时信号的上升沿最陡

峭处，即是斜率最大的地方。因此，回波检测电路

中，延时时间和衰减系数是关键参数，延时时间和

衰减系数应该满足
［１５］
：

ｔｄ ＝ｔｒ（１－ｋ） （３）
式中：ｔｒ为脉冲上升时间；ｔｄ为延时时间；ｋ为衰减
系数。根据此前的研究结果，衰减系数在 ０．２～
０．５范围内比较合适［１６］

。这是由于衰减系数越

小，ＣＦＤ电路所引起的标准偏差越小。衰减系数
在大于某个极限值之后，测距精度会急剧恶化。

但是考虑到过小的衰减系数会导致衰减信号的信

噪比减小，反而会增大误差。故选择衰减系数为

０．５，延时时间为２ｎｓ。
２．４　ＴＤＣ算法设计

时间测量部分，需要选择高精度的时间测量

方法获得发射与接收脉冲的时间差。常见的时间

测量方法主要有直接计数法、模拟内插法、时间
幅值转换法和时间数字转换法

［１７１８］
。考虑到系

统所需的测量精度和集成化，选择 ＴＤＣＧＰ２２进
行高精度时间间隔测量。在激光雷达测距系统的

测距单元中，ＴＤＣ芯片以接收系统光路部分的触
发信号作为开始信号（ｓｔａｒｔ），而回波信号经过第
一级放大、ＡＧＣ电路和 ＣＦＤ电路之后进入 ＴＤＣ
芯片作为停止信号（ｓｔｏｐ）。由此计算发射脉冲和
接收脉冲的时间差，换算得到目标的距离信息。

ＴＤＣＧＰ２２芯片的集成度高、功耗低、测量性能
好，使用单通道测量时单次分辨率可达 ４５ｐｓ，测
量流程如图 ６所示。通过系统参数配置，可以确
定其测量模式、参考时钟、脉冲个数、自校准和

ＡＬＵ数据处理等信息。在参数配置与初始化之
后，ＴＤＣＧＰ２２才能被发射脉冲中断，启动测量
流程。

设计过程中，基于 ＦＰＧＡ进行编程开发，控制
ＴＤＣ芯片进行参数配置与测量模式选择。ＴＤＣ
每次测量之前都必须进行初始化，所以将触发脉

冲信号作为中断信号，每次检测到触发信号之后，

才开始测量。ＴＤＣＧＰ２２这一型号的芯片可以测
量多个脉冲，这对多脉冲目标测量是一大优势，但

是在同一通道中，连续 ２个脉冲的间隔必须大于
２０ｎｓ。假如测量目标不满足这一条件，则需要重
新选择性能更恰当的 ＴＤＣ芯片。

５２４
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图 ６　ＴＤＣＧＰ２２测量流程

Ｆｉｇ．６　ＴＤＣＧＰ２２ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓ

３　实验结果及分析

３．１　静态测距实验
３．１．１　实验装置及指标

为了验证激光雷达测距系统精度是否达到要

求，利用实验室自研激光雷达测距系统进行 １０～
１００ｍ目标的静态测距实验，在调试光路系统和
电路系统后，通过示波器检测回波波形是否符合

要求。然后调整目标距离，每 １０ｍ测量一组数
据，每组８００００个测量数据。在实验中，被测目标
为反射率７０％的标准漫反射板，利用激光测距仪
（型号：ＧＯＬＤＭ４１Ａ，精度为 ２ｍｍ）进行距离标
定，得到每个测量距离下的距离真值。下面主要

采用２种指标衡量激光雷达测距系统的测距性能：
测距精密度（ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ）和测距准确度（ａｃｃｕｒａｃｙ）。

测距精密度用来估计系统随机误差，主要与

目标距离有关，在某一距离下，可表示为多次测量

结果的标准差。

Ｅｐｒｅ ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
（Ｒｊ－Ｒ）槡

２
（４）

式中：Ｅｐｒｅ为测距精密度；Ｎ为测量数据个数；Ｒｊ
为每一次的测量数据；Ｒ为测量数据平均值。

测距准确度用来估计激光雷达测距系统的系

统误差，一般将测量值与距离真值之间差值的平

均值作为系统的准确度
［１９］
，即

Ｅａｃｕ ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
（Ｒｊ－Ｒｔｒｕｅ） （５）

式中：Ｅａｃｕ为测距准确度；Ｒｔｒｕｅ为距离真值。

为了校正得到的准确度数据，定义一个物理

量偏差量（ｂｉａｓ），将之前得到的测距准确度减去
对应的偏差量，就得到校正后的准确度。偏差量

的定义为

Ｅｂｉａｓ ＝
１
Ｍ∑

Ｍ

ｊ＝１
Ｅａｃｕ，ｊ （６）

式中：Ｅｂｉａｓ为偏差量；Ｍ为测量目标组数；Ｅａｃｕ，ｊ为
第 ｊ组测量目标的准确度数据。
３．１．２　实验结果分析

本实验中，１０～１００ｍ距离范围内的测距精
密度和准确度曲线如图 ７所示。通过 ＡＧＣ技术
和 ＣＦＤ技术的结合使用，激光雷达测距系统的测
距精密度（即标准差）稳定在 １．０５～２．８８ｃｍ，符
合预期设计要求。而且精密度变化经历了一个先

降低再上升的过程。主要原因是 ＣＦＤ模块中在
前沿鉴别器上设置了一个参考电压 ０．０７Ｖ用以
减少误触发。当测距距离较近时，噪声较大且部

分时刻噪声高于参考电压，产生错误时刻鉴别点，

在近距离降低了测距精密度；当测距距离较远时，

根据激光雷达方程，距离增大，回波信号的信噪比

降低，测距精密度也会下降。因此，测距精密度在

距离为３０ｍ时，达到最优为 １．０５ｃｍ，在测距距离
更小或更大时，测距精密度都会逐渐下降。

从图７可知，校正后的准确度绝对值在经过
校正后保持在 ５ｃｍ以内，并随目标距离的增大准
确度振荡上升。准确度用于测距系统标定，对测

距测量结果进行修正。

图 ７　１０～１００ｍ测距精密度及校正后准确度变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｏｆ１０－１００ｍｒａｎｇｉｎｇ

ｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｎｄｃｏｒｒｅｃｔｅｄａｃｃｕｒａｃｙ

３．２　三维扫描测距实验
３．２．１　室内扫描实验

为了获得被测目标的三维信息并生成点云图

像，采用实验室自研三维激光雷达扫描系统进行

三维扫描测距实验。该系统的测距模块与静态测

距系统的测距模块相同。利用扫描电机和 ＦＰＧＡ
的时序控制，使系统旋转扫描，角度信息与之前得

到的距离信息传到上位机进行解算，获得激光脚

６２４
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点的三维坐标，从而生成扫描物体的点云图像。

为了验证激光雷达测距系统在三维扫描系统

中性能是否满足应用需要，进行 ２组扫描实验。
第１组实验地点为北京航空航天大学新主楼二层
长廊，在室内自然光下测量。扫描目标为反射率

７０％，长宽皆为 ０．６４ｍ的标准漫反射板，并确保
反射板与地面垂直。从距离激光出射点 １１．４ｍ
处开始到 ３１．２ｍ，每隔１．８ｍ进行一次扫描，扫描
得到的点云图像如图 ８所示。利用 ＭＡＴＬＡＢ截
取反射板点云，并剔除反射板支架和边框上的点

云。为了衡量三维扫描系统中测距单元的性能，

针对上述截取点进行平面拟合，计算所有截取点

到拟合平面的距离均方根误差，即

Ｅｒｍｓ ＝
１
Ｎｕｍ∑

Ｎｕｍ

ｉ＝１
Ｄ２

槡 ｉ （７）

式中：Ｅｒｍｓ为均方根误差；Ｎｕｍ为拟合平面的点云
数量；Ｄｉ为第 ｉ个点云到拟合平面的距离。

如图 ９所示，虚线为静态测距系统在 １０～
３２ｍ范围内的测距精度曲线，实线为三维扫描系
统的平面拟合均方根误差的曲线（１１．４～３１．２ｍ
范围内点云较密集，所以在此范围内作对比）。

从对比结果可以看出，平面拟合均方根误差的变

化趋势与静态测距精度的变化趋势相似，先下降，

再振荡上升。且随着距离增大，两者的曲线逐渐

接近。原因是点云测量误差除跟测距精度有关，

也跟角度的分辨率有关，距离越远，扫描目标的视

图 ８　扫描目标成像

Ｆｉｇ．８　Ｓｃａｎｎｉｎｇｔａｒｇｅｔｉｍａｇｉｎｇ

图 ９　平面拟合均方根误差与静态测距精度对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｌａｎａｒｆｉｔｔｉｎｇｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅ

ｅｒｒｏｒａｎｄｓｔａｔｉｃｒａｎｇｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

场角越小，拟合误差受点云角度信息的影响越小，

两者的精度结果也就越接近。

３．２．２　室外扫描实验
第２组扫描实验目标为北京航空航天大学晨

兴音乐厅正面（尺寸２０．３０ｍ×７．８５ｍ×２６．５６ｍ），
在室外自然光条件下测量。设置激光发射频率

５ｋＨｚ，电机转速２ｒ／ｓ，云台转速 ０．３７（°）／ｓ，扫描
目标示意图及扫描点云结果如图１０所示，有效点
云总数为１１４６６０，激光出射点距音乐厅表面墙体
的垂直距离为１５．９７ｍ。

从点云图像可以看出，扫描点云图像轮廓清

晰，点云密度随出射点到目标点的距离增大而逐

渐减小，玻璃由于镜面反射导致其周围点云数量

极少。为了检测对室外目标的测量效果，选择截

取部分墙面点云，计算各个截取点到拟合平面的

距离，并求出所有截取点到平面拟合均方根误差。

图１１为平面拟合均方根误差的直方分布。
如图 １１所示，在截取的 ４７７４个点云中

９６．０％的点分布在平面拟合均方根误差 ５ｃｍ的
范围内，６０．６％的点分布在平面拟合均方根误差
２ｃｍ的范围内，１５．９７ｍ处平面拟合误差的均方
根值为３．５４ｃｍ。综合２组扫描实验，无论在室内
环境还是室外环境，扫描系统都可以得到效果良

好的点云图像。在１１．４～３１．２ｍ的距离范围内，

图 １０　室外扫描目标照片及点云示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｏｕｔｄｏｏｒｓｃａｎｎｉｎｇｔａｒｇｅｔｐｈｏｔｏａｎｄ

ｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｉｍａｇｅ

图 １１　截取点云到拟合平面距离的误差分布

Ｆｉｇ．１１　Ｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｆｒｏｍｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ

ｐｏｉｎｔｃｌｏｕｄｔｏｆｉｔｔｅｄｐｌａｎｅ
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平面拟合均方根误差为 ２．０５～４．３５ｃｍ。说明基
于 ＡＧＣ与 ＣＦＤ的激光雷达测距系统可以在三维
扫描系统上得到推广和应用。

４　结　论

本文介绍了一种基于 ＡＧＣ技术和 ＣＦＤ技术
的激光雷达测距系统。通过 ＡＧＣ技术和 ＣＦＤ技
术的结合，有效减小了行走误差和时间抖动误差，

实现高精度激光测距。结论如下：

１）ＡＧＣ技术为 ＣＦＤ电路提供最佳输入脉
冲，减小了时间抖动误差和额外行走误差。ＣＦＤ
技术帮助 ＴＤＣ芯片获得稳定时刻点，减小了行走
误差。２种技术的结合使用有效地提高了测距精
密度，静态测距实验结果验证了在 １０～１００ｍ的
测量范围内，该系统的静态测距精密度稳定在

１．０５～２．８８ｃｍ。测距准确度校正后的绝对值保
持在 ５ｃｍ以内，动态变化范围不大，便于系统标
定消除系统误差。

２）该测距系统可以为实验室自研的三维激
光雷达扫描系统提供高精度的测距信息，从而动

态生成高精度点云图像。通过室内室外２组动态
扫描实验可知，对于三维扫描系统，室内环境和室

外环境都可以得到轮廓清晰的高质量点云图像。

对距离出射点１１．４～３１．２ｍ内的室内反射板平
面拟合均方根误差为２．０５～４．３５ｃｍ，距离出射点
１５．９７ｍ处的室外建筑物平面拟合均方根误差为
３．５４ｃｍ。测距系统的测距指标为厘米级，满足三
维扫描系统对于测绘应用的需求。
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　第 ２期 王皓，等：近程动态范围激光雷达测距系统设计及误差分析

ｅｒｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｓｕｂｎａｎｏｓｅｃｏｎｄｐｈａｓｅｓｈｉｆｔｓｆｏｒｌｉｄａｒａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

［Ｃ］∥ＳｏｕｔｈｅｒｎＰｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅＬｏｇｉｃＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０：１６３１６６．

［１８］ＬＩＸ，ＹＡＮＧＢ，ＸＩＥＸ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗａｖｅｆｏｒｍｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ

ｔｉｃｓｏｎＬｉＤＡＲｒａｎｇｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｐｒｅｃｉｓｉｏｎ［Ｊ］．Ｓｅｎｓｏｒｓ，

２０１８，１８（４）：１１５６．

［１９］刘红博，费丰，史学舜，等．脉冲激光测距误差标定及不确定

度分析［Ｊ］．宇航计测技术，２０１６，３６（２）：１６２１．

ＬＩＵＨＢ，ＦＥＩＦ，ＳＨＩＸＳ，ｅｔａｌ．Ｅｒｒｏｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｕｌｓｅｄｌａｓｅｒｒａｎｇｉｎｇ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｕｒｖｅｙｉｎｇ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，３６（２）：１６２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王皓　男，硕士研究生。主要研究方向：激光雷达硬件开发

设计。

李小路　女，博士，副教授。主要研究方向：激光雷达及光信号

处理。

ＤｅｓｉｇｎｏｆＬｉＤＡＲｒａｎｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍｆｏｒｓｈｏｒｔｄｉｓｔａｎｃｅ
ｄｙｎａｍｉｃｒａｎｇｅａｎｄｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓ

ＷＡＮＧＨａｏ，ＬＵＯＰｅｉ，ＬＩＸｉａｏｌｕ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ａｒａｎｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍｏｆＬｉＤＡＲｂａｓｅｄｏｎａｕｔｏｍａｔｉｃｇａｉｎｃｏｎｔｒｏｌ（ＡＧＣ）ｃｉｒｃｕｉｔａｎｄ
ｃｏｎｓｔａｎｔｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｏｒ（ＣＦＤ）ｃｉｒｃｕｉｔｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｐｕｌｓｅｄｔｉｍｅｏｆｆｌｉｇｈｔＬｉＤＡＲｒａｎ
ｇｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎｉｓｌｉｍｉｔｅｄｂｙｔｈｅｗａｌｋｉｎｇｅｒｒｏｒａｎｄｔｉｍｅｊｉｔｔｅｒｅｒｒｏｒｃａｕｓｅｄｂｙｄｙｎａｍｉｃｒａｎｇｅｃｈａｎｇｅｓ．Ｉｔｃａｎ
ａｄａｐｔｔｏｍｅａｓｕｒｅｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｉｎｓｈｏｒｔｄｉｓｔａｎｃｅｄｙｎａｍｉｃｒａｎｇｅｗｉｔｈｂｅｔｔｅｒｒａｎｇｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ．Ｔｈｒｏｕｇｈａｓｅｒｉｅｓ
ｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ，ｗｉｔｈｉｎ１０－１００ｍｄｅｔｅｃｔｉｏｎ，ｔｈｅｒａｎｇｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎｉｓｅｓｔｉｍａｔｅｄｔｏｂｅｏｎｃｅｎｔｉｍｅｔｅｒｓｃａｌｅ．Ｉｎ
ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄｙｎａｍｉｃｓｃａｎｎｉｎｇ，ｔｈｅｐｌａｎｅｒｆｉｔｔｉｎｇｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔａｔ
１１．４－３１．２ｍａｃｈｉｅｖｅｓ２．０５－４．３５ｃｍｉｎｄｏｏｒｓ，ａｎｄｔｈｅｐｌａｎｅｒｆｉｔｔｉｎｇｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔａｔ
１５．９７ｍａｃｈｉｅｖｅｓ３．５４ｃｍｏｕｔｄｏｏｒｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＬｉＤＡＲ；ｓｈｏｒｔｄｉｓｔａｎｃｅｄｙｎａｍｉｃｒａｎｇｅ；ａｕｔｏｍａｔｉｃｇａｉｎｃｏｎｔｒｏｌ（ＡＧＣ）；ｃｏｎｓｔａｎｔｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓ
ｃｒｉｍｉｎａｔｏｒ（ＣＦＤ）；ｒａｎｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍ；ｒａｎｇｉｎｇｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９０３１１：４３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０３．１０２３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＹＦＢ０５０４５００）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６７１０３８，

６１７２１０９１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｌｕｌｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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电磁层析成像中传感器阵列的优化设置

岳远里，刘泽，武建利，苗宇，刘向龙，王嘉伟

（北京交通大学 电子信息工程学院，北京 １０００４４）

　　摘　　　要：电磁层析成像（ＥＭＴ）中传感器阵列的设置决定了获得的感应电压测量值的
数量，对成像的效果有着重要的影响。为了探究传感器设置对成像质量的影响规律，通过改变

传感器阵列中线圈的数量及相对位置对传感器阵列进行优化。在 ＣＯＭＳＯＬＭｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓ中
建立不同线圈数量的传感器阵列模型，采用不同的成像算法进行成像并比较成像效果，发现适

当增加传感器的个数可以提高成像质量，但增加到一定数量则成像效果下降；同时在传感器阵

列固定的情况下将传感器阵列按照一定规则进行旋转，发现旋转之后叠加的复合成像效果要

优于未旋转的成像效果。该结果对下一步 ＥＭＴ系统设计中传感器阵列的设置具有一定的指
导意义。

关　键　词：电磁层析成像（ＥＭＴ）；感应电压；传感器阵列；旋转；成像质量
中图分类号：ＴＰ２３；ＴＰ２１２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０４３００９

　　电学层析成像是２０世纪８０年代发展起来的
一种基于电学敏感原理的成像技术

［１］
，其中基于

电磁感应现象的电磁层析成像（Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ
Ｔｏｍｏｇｒａｐｈｙ，ＥＭＴ）技术以其独特的无创、非接触、
低成本和易于使用等多项优势，具有广泛的发展

前景和很多的潜在应用领域，比如用于工业多相

流测量、熔融金属的可视化、异物监测、生物医学

检测及其他应用领域等
［２５］
。

对于 ＥＭＴ的研究一般集中在与 ＥＭＴ相关的
场分析、ＥＭＴ系统的设计及优化［５］

、测量与激励

模式的设计
［６］
、提高灵敏度矩阵灵敏性和优化成

像算法
［７］
以及针对不同测试对象的具体应用方

面。其中 ＥＭＴ系统的设计及优化包含传感器阵
列的设置和优化。ＥＭＴ传感器阵列的结构一般
有经典的“Ｏ”型传感器［８］

、平板型传感器
［２］
和

“Ｌ”型传感器等［９］
；传感器的设置既和实际的应

用对象相关，又决定了检测信号的大小和数量，对

成像效果的影响显著。

本文主要研究传感器阵列的设置对成像效果

与成像质量的影响，使用多物理场耦合仿真软件

ＣＯＭＳＯＬＭｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓ建立不同数量线圈的传感
器阵列模型，通过对不同的物场分布模型进行检

测和成像，探讨线圈数量及位置对成像效果的影

响。本文仿真主要在 ＭＡＴＬＡＢ中来实现，利用
ＭＡＴＬＡＢ与 ＣＯＭＳＯＬＭｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓ的联合仿真获
取检测电压值和计算灵敏度矩阵。

在灵敏度矩阵求取的过程中使用了场量提取

法，按照等分剖分的规则对物场内的电导率信息

进行提取，并利用提取得出的数据计算灵敏度矩

阵。为了分析线圈数量的变化对成像结果的影

响，设计了不同的传感器阵列———１０线圈、１２线
圈、１６线圈和２０线圈进行仿真研究，用相关系数
的评价指标对图像质量进行评价，寻找传感器数

量对成像质量的影响规律。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002022&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ２期 岳远里，等：电磁层析成像中传感器阵列的优化设置

为了在传感器线圈数量固定的前提下获得更

多的独立测量数据来提高图像的成像效果，对传

感器阵列进行了特定角度的旋转，将旋转前后的

测量数据进行叠加成像，并对旋转前后的成像效

果与复合后数据的成像效果进行对比。

１　电磁层析成像原理

基本的 ＥＭＴ系统结构由电磁传感器阵列、信
号激励、信号采集与 ＰＣ端成像部分组成［８］

。其

中传感器阵列主要由激励线圈和检测线圈构成，

将正弦激励信号施加在激励线圈上产生变化的磁

场，根据电磁感应原理在检测线圈上接收到感应

电压。每一个感应电压称为一个投影方向的数

据，投影数据的多少决定了检测精度与成像质量。

与其他电学成像技术一样，ＥＭＴ技术包括正
问题和逆问题两部分

［１０］
。正问题是在已知被测

敏感场空间中具有电导率和磁导率的分布信息，

通过采集检测线圈的电压值并得到不同敏感场分

布对检测线圈测量值影响的变化趋势。逆问题是

由检测线圈上测得的感应电压信号通过图像重建

确定被测敏感场空间 中具有电导率 σ和磁导
率 μ的媒质分布状况。ＥＭＴ技术的正问题与逆
问题的关系如图１所示。

由图１可知：ＥＭＴ技术正问题是逆问题的基
础，其求解可以为逆问题的解决提供所需要的先

验知识，同时为逆问题的研究提供理论依据与数

据来源，其解法可分为解析法、数值解法和实验研

究法
［１１１３］

。

图 １　正问题与逆问题的关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｆｏｒｗａｒｄａｎｄ

ｉｎｖｅｒｓｅｐｒｏｂｌｅｍｓ

２　正问题建模

本文的正问题建模是在多物理场耦合软件

ＣＯＭＳＯＬＭｕｌｔｉｐｈｙｓｉｃｓ中进行的。将检测区域设
置为圆形，直径为１００ｍｍ，介质性质设置为空气。
为了分析不同数量的线圈对成像质量的影响，在

被检测场域模型的周围分布不同数量的线圈，考

虑到线圈数量太少造成的测量值数据太少，成像

效果过差的问题。设计的传感器阵列分布从

１０线圈开始，分别为 １０线圈、１２线圈、１６线圈和

２０线圈。线圈的外径为１４ｍｍ，内径为 １０ｍｍ，线
圈匝数设定为 １００，激励电流设置为 ０．１Ａ，激励
频率为１ＭＨｚ，传感器阵列的模型如图２所示。

为分析不同数量的线圈对被测区域内物质分

布的灵敏性，在被测场域内放置不同数量和形状

的电磁性物体。共设计了４种不同的物场分布模
型，分别为在物场中放置 １个球（分布 １）、２个球
（分布２）、３个球（分布 ３）和圆环（分布 ４）。４种
不同的物场分布如图３所示。待检测物质的材料
设置为铜，其电导率为 ５．９９８×１０７Ｓ／ｍ。铜球的
半径为１０ｍｍ，圆心位置坐标分别为（３５，０，０）ｍｍ、
（０，３５，０）ｍｍ和（－３５，０，０）ｍｍ，圆环外径为
３８ｍｍ，内径为７ｍｍ，对应圆心角度为９０°。

图 ２　不同数量线圈的传感器阵列模型

Ｆｉｇ．２　Ｓｅｎｓｏｒａｒｒａｙｍｏｄｅｌｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｃｏｉｌｓ

图 ３　不同物场分布模型

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｂｊｅｃｔｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ
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通过对不同的模型进行正问题求解，获取线

圈的感应电压值。对于“Ｏ”型传感器阵列，循环
测量一周的线圈感应电压值具有一定的规律。靠

近激励线圈的检测线圈检测到的感应电压值较

大，远离激励线圈的感应电压值较小，因此，感应

电压值的整体呈现出“Ｕ”型曲线。以 １２线圈空
场为例，对空场情况下的１２个线圈进行循环激励
和循环检测，共检测到 １２×１１个电压值，感应电
压值如图４（ａ）所示；当 １号线圈激励时，２号到
１２号检测线圈的感应电压值如图 ４（ｂ）所示，由
图中可以看出感应电压值与线圈距离的关系，靠

近激励线圈的检测线圈检测到的电压值更大。

图 ４　感应电压测量值

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｄｕｃｅｄｖｏｌｔａｇｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ

３　灵敏度矩阵分析

灵敏度矩阵是 ＥＭＴ的重要参数，也是 ＥＭＴ
图像重建算法的先决条件

［１０］
。它表示电磁系统

对内部材质的集合分布的灵敏度和精细度。灵敏

度矩阵获取方法一般有 ２种：场量提取法［１４］
和扰

动测量法
［１１］
。本文采用场量提取法进行灵敏度

矩阵求取，物场中包含的主要参数有电导率、磁导

率和介电常数等。场量提取法的通用公式由徐凯

等
［１４］
在数学模型上给出了推导。其 ３个电学参

数对应的灵敏度表达式为

Ｓσ ＝ＥＡ·ＥＢ
Ｓε ＝－ｊωＨＡ·ＥＢ
Ｓμ ＝－ｊωＨＡ·Ｈ

{
Ｂ

（１）

式中：Ｓσ、Ｓε和 Ｓμ分别为对应于电导率、介电常
数和磁导率的灵敏度矩阵；Ｅ为电场强度；Ｈ为磁
场强度；ω为角频率；下标 Ａ和 Ｂ分别表示对应
于标号 Ａ和 Ｂ的线圈中的场量。

本文提取的是电导率场量信息，分别对不同

激励下电场中点的电导率进行提取并按照一定的

分布规律进行对应点乘求取灵敏度矩阵。

为了对物场内的电导率信息进行提取，在空

场模型环境下，将检测区域进行等分剖分处理，获

取剖分点上的电场强度的值，然后进行求解。将

检测场域进行了 ３２等分，落在检测场域的共有
８１２个点。为方便提取电导率的值，根据一定的
次序对这些点进行排列与编号，从左到右，由上至

下，进行编号，提取点的示意图如图５所示。
采用此方法进行灵敏度矩阵的求取并画出部

分激励检测组合的灵敏场如图 ６所示。图 ６以
１２线圈的空场灵敏度为例，（ａ）为 １号线圈激励
４号线圈接收的灵敏度、（ｂ）为１号线圈激励 ７号
线圈接收的灵敏度、（ｃ）为 １号线圈激励 ９号线
圈接收的灵敏度、（ｄ）为 １号线圈激励 １１号线圈
接收的灵敏度。

图６中检测区域颜色的深浅反映了该区域对
于物场电导率变化的灵敏性。颜色越深，说明该

区域的灵敏度越高，对于该区域电导率的变化越

敏感，对成像的作用就越大；反之，区域的灵敏度

越低，说明该区域对电导率改变引起的反应越小，

越不利于图像重建。颜色的深浅代表敏感度的大

小，颜色条的变化范围值设定为 ０到 １，表示灵敏
度的大小，以图中的颜色条为标准，蓝色为最浅

（０），红色为最深（１）。
由图６可以看出，单个线圈激励单个线圈检

测的灵敏性高低的区域分布规律，在对应线圈之

间的区域灵敏性高，远离激励和接收线圈的区域

灵敏性差。当循环激励循环检测时，所有激励检
测组合的灵敏度图进行叠加会呈现四周高，中心

图 ５　等分节点次序

Ｆｉｇ．５　Ｏｒｄｅｒｏｆｅｑｕａｎｔｎｏｄｅｓ
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图 ６　不同激励检测对的灵敏度矩阵

Ｆｉｇ．６　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｍａｔｒｉｘｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

低的特点，所以检测物体放置在中心位置的检测

效果较差，放置在靠近传感器的位置的成像效果

和精度更高。

４　传感器阵列独立测量数据

对检测区域放置检测物体前后引起的检测线

圈感应电压的变化称为边界电压变化量，也叫做

边界测量值。它是成像的一个重要参数，造成边

界测量值精确与否的一个决定因素就是独立测量

数据的多少。独立测量投影数据少，边界检测电

压的变化量小，会造成成像效果质量越差。独立

测量数据的计算公式为
［１０］

Ａ＝Ｍ（Ｍ－１）
２

（２）

式中：Ａ为独立测量数据；Ｍ为线圈的数量。由
式（２）可以看出，增加线圈的数量也就意味着可
以得到更多的独立测量数据。一般来说，１０线圈
的传感器模型，若激励接收模式为单个线圈激励，

其余线圈接收，则循环激励与循环检测后共有

１０×９个检测电压数据，根据对称性，独立测量数
据为４５个；１２线圈、１６线圈和 ２０线圈对应的独
立测量数据分别为６６、１２０和１９０个。

独立测量数据的增加不只是可以通过增加线

圈数量来实现。在线圈数量一定的情况下，通过

对传感器的线圈阵列进行一定角度的旋转也可以

增加独立测量数据。将传感器阵列进行一次旋

转，旋转之后就可以获得相同数量的独立测量数

据，结合旋转前后的测量值，可以使独立测量数据

加倍
［１５］
。以１２线圈为例进行传感器阵列旋转说

明，传感器阵列旋转示意图如图７所示。
从图７（ａ）可以看出，１２线圈的传感器阵列

相邻 ２个传感器之间的夹角为 ３０°，设定传感器
的旋转角度为１５°，将整个传感器阵列进行旋转，
旋转之后就如图 ７（ｂ）所示。分别测量旋转之前
的感应电压值和旋转之后的感应电压值，能够获

得２倍数量的独立测量数据，因此１２线圈的传感

图 ７　传感器阵列旋转前后对比示意图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｒｏｔａｔｉｏｎｏｆｓｅｎｓｏｒａｒｒａｙ
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器阵列独立测量数据由６６变为１３２。

５　图像重建
图像重建算法是逆问题求解的关键，重建图

像质量能够反映出测量结果的准确度和系统的成

像性能。在 ＥＭＴ系统中，检测线圈上的感应电压
Ｕ与被测敏感场中电导率 σ的分布是非线性的，
但当场域剖分密集时，两者之间可近似为线性关

系。一般来说，成像的原理公式可以用矩阵形式

简化为
［８］

Ｕ ＝ＳＧ （３）
式中：Ｕ为归一化后的电压变化量；Ｇ为电导率分
布的灰度值向量；Ｓ为敏感场矩阵的灰度值。在
对式（３）求解时，因为灵敏度矩阵 Ｓ不是一个方
阵，没有逆矩阵，所以用它的转置矩阵进行代

替，即

Ｇ ＝ＳＴＵ （４）
图像成像算法主要分为迭代算法和非迭代算

法
［７］
。非迭代算法包括线性反投影算法

［１６］
和

Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法［１１］
等；迭代算法包括 ＳｐｉｌｔＢｒｅｇｍａｎ

算法
［１７］
和共轭梯度（ＣＧＬＳ）算法［１８］

等。

在仿真中分别选用不同算法进行图像重建。

非迭代算法使用了 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法，迭代算法使用
了 ＳｐｌｉｔＢｒｅｇｍａｎ算法和 ＣＧＬＳ算法进行仿真。探
究４种不同的物场分布在使用不同算法成像的
差异。

为了对比通过对传感器阵列进行旋转来增加

独立测量数据对成像结果的影响，对 １０线圈、
１２线圈、１６线圈和 ２０线圈的传感器分别进行旋
转。在旋转后选用 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法进行成像，并且
将旋转前求得的灰度值向量与旋转后求得的灰度

值向量进行相加，在使用相加复合后的数据进行

成像，将它们得到的图像进行效果对比。不同数

量线圈的仿真与成像结果对比如图 ８～图 １１
所示。

通过图８～图１１可以看出，并不是线圈越多
成像的效果越好。图８～图 １１中，第 １列为待检
测物体在检测区域内的位置与大小，第 ２列到
第４列为不同算法的成像效果，第 ５列为传感器
阵列旋转后使用 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法的成像，最后一列
为将旋转前后的成像灰度值向量相加进行成像得

到的图像。

图８中，由于 １０线圈的线圈数量较少，只有
４５个独立测量电压值，造成了投影数据较少，成
像效果质量不好，伪影存在的范围较大，还需要进

行进一步的优化。随着测量线圈增加到 １２线圈
和１６线圈，如图９和图１０所示，独立测量数据随
之增加到６６个和 １２０个，成像效果较 １０线圈有
了改善，伪影对成像物体的位置的影响也逐渐减

小。１２线圈和 １６线圈的模型成像效果比较好，
可以准确反映物体所在的位置信息，伪影较少。

再随着线圈数量的增加到２０线圈，如图１１所示，

图 ８　１０线圈图像重建

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅｓｗｉｔｈ１０ｃｏｉｌｓ
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在对物体进行成像的位置和大小上效果变差，不

能反映出检测区域内物体的形状大小信息。综上

所述，在线圈数量对成像效果的影响中，１２线圈
和１６线圈的仿真效果较好，线圈数量对成像结果
的影响也不是越多越好，该结论对实验的指导作

用较强，可以根据仿真效果和结果进行 ＥＭＴ实验

系统的设计。

根据旋转前后成像效果的质量对比发现，经

过传感器旋转之后的图像和经过复合相加后的图

像效果要优于未经旋转的成像结果。由此可见，

通过旋转增加的独立测量数据对成像效果起到了

增强作用。

图 ９　１２线圈图像重建

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅｓｗｉｔｈ１２ｃｏｉｌｓ

图 １０　１６线圈图像重建

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅｓｗｉｔｈ１６ｃｏｉｌｓ
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图 １１　２０线圈图像重建

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅｓｗｉｔｈ２０ｃｏｉｌｓ

６　图像质量评价

对于重建图像，要对其成像效果和成像质量进

行评价，一般用相关系数（ＣｏｒｒｅｌａｔｉｏｎＣｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，
ＣＣ）作为评价指标，来判断成像的好坏［１９２０］

。

相关系数主要用来说明２个变量之间程度相
关性的大小。相关系数的计算方法是积查方式，

其基础是基于２个变量与它们之间的平均值的离
差，用２个离差的乘积来描述 ２个变量之间的相
关关系，即

ＣＣ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
（σ－σ）（σｉ －σ

）

∑
Ｎ

ｉ＝１
（σｉ－σ）

２∑
Ｎ

ｉ＝１
（σｉ －σ

）
槡

２

（５）

式中：σ为通过有限元法得到的电导率；σ为被

测敏感场中物场中的电导率；σ和σ分别为 σ和

σ的平均值。不同数量线圈和旋转前后的相关
系数对比如表１～表４所示。

表 １　１０线圈相关系数

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ１０ｃｏｉｌｓ

分布
Ｔｉｋｈｏｎｏｖ
算法

ＳｐｉｌｔＢｒｅｇｍａｎ
算法

ＣＧＬＳ
算法

旋转后

Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法
复合

数据

分布１０．３５６１ ０．３６６１ ０．３７１０ ０．４８７６ ０．４９１４

分布２０．３５５９ ０．３８６５ ０．３７２７ ０．４０５１ ０．４３４６

分布３０．２７７８ ０．２７７８ ０．２９３４ ０．４１６２ ０．４０９５

分布４０．６４２７ ０．６４２８ ０．６５９１ ０．６９７４ ０．７２３０

表 ２　１２线圈相关系数

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ１２ｃｏｉｌｓ

分布
Ｔｉｋｈｏｎｏｖ
算法

ＳｐｉｌｔＢｒｅｇｍａｎ
算法

ＣＧＬＳ
算法

旋转后

Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法
复合

数据

分布１０．４３６８ ０．４３５０ ０．４５２８ ０．４５２１ ０．４９９２

分布２０．３９６５ ０．４００４ ０．４０６３ ０．４５５８ ０．４９５３

分布３０．３６５６ ０．３６４６ ０．３７４７ ０．４２３０ ０．４６０７

分布４０．７３６８ ０．７４１４ ０．７５０８ ０．７６０９ ０．７７００

表 ３　１６线圈相关系数

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ１６ｃｏｉｌｓ

分布
Ｔｉｋｈｏｎｏｖ
算法

ＳｐｉｌｔＢｒｅｇｍａｎ
算法

ＣＧＬＳ
算法

旋转后

Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法
复合

数据

分布１０．４２６１ ０．４２６４ ０．４１６３ ０．４４０４ ０．４６９６

分布２０．３７６５ ０．３７６７ ０．３９０５ ０．４３３４ ０．４４２６

分布３０．３７６６ ０．３８７３ ０．３９７８ ０．４１６０ ０．４４８８

分布４０．６４４７ ０．６４４９ ０．６４００ ０．６７３４ ０．７１１３

表 ４　２０线圈相关系数

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ２０ｃｏｉｌｓ

分布
Ｔｉｋｈｏｎｏｖ
算法

ＳｐｉｌｔＢｒｅｇｍａｎ
算法

ＣＧＬＳ
算法

旋转后

Ｔｉｋｈｏｎｏｖ算法
复合

数据

分布１０．４３８３ ０．４１８７ ０．４４５２ ０．４６８２ ０．４７５８

分布２０．４３３９ ０．４３２３ ０．４２７０ ０．４４０６ ０．４８４４

分布３０．３８８５ ０．４０３６ ０．３９６７ ０．４２１４ ０．４４３０

分布４０．５５２５ ０．５５０１ ０．５９７２ ０．５９４２ ０．５９４９

　　从表 １～表 ４可以看出，不同算法和不同传
感器阵列的成像图像的相关系数的变化规律。从

１０线圈到１２线圈，随着线圈数量的增加，独立的
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测量数据增加，图像的成像效果逐渐变好，相关系

数变大。在１６线圈之后，随着线圈数量的增加，
相关系数开始下降，相关性逐渐减小。

从表１～表４可以看出 ４种不同分布的成像
质量差异。在物场中放置的 １个球、２个球和 ３
个球分布的相关系数都低于圆环分布，因为圆环

所靠近的传感器的个数更多，检测的精度更高，所

以成像效果更好。

对于线圈数量固定的情况下，通过旋转传感

器阵列来提高成像精度，从表 １～表 ４中可以看
出，旋转之后的相关系数要高于旋转之前的相关

系数，经过复合相加的图像相关系数要高于相加

之前的。以１２线圈传感器为例，经过旋转相加之
后的相关系数比未旋转的 １２线圈传感器的相关
系数更大。

由此可见，线圈旋转后，被检测物场获得了更

多的独立测量数据，通过与原数据的叠加复合，旋

转后的复合成像效果优于之前的成像效果。在不

增加硬件成本的情况下，旋转传感器阵列可以提

高成像精度。这种方法可以节约硬件成本，为之

后的 ＥＭＴ实验系统设计可以提供指导和参考，在
固定的传感器线圈阵列下，通过旋转来提高成像

精度和效果，具有较大的应用前景。

７　结　论

１）为了进行传感器优化设置，本文首先分析
了不同数量线圈对 ＥＭＴ效果的影响。设计了 １０
线圈、１２线圈、１６线圈和 ２０线圈的传感器阵列，
对不同物场分布进行仿真，使用不同算法进行成

像。经过对重建图像的相关系数进行分析，发现

１２线圈的传感器模型图像重建的效果更好，对设
计实验具有指导作用。

２）为了探究独立测量数据对成像结果的影
响，在不改变原有传感器阵列中线圈数量的前提

下，对传感器阵列进行旋转来增加独立测量数据，

并将旋转前后求得的灰度值矩阵相加进行成像。

经过仿真发现，复合叠加后的图像能够减少伪影

的影响，更清楚地反映物体分布的位置和形状信

息。使用相关系数评价成像质量，发现在线圈数

量一定的前提下，旋转传感器阵列可以提高成像

质量。
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燃料电池无人机动力系统半实物仿真

戴月领１，刘莉１，，张晓辉２

（１．北京理工大学 宇航学院，北京 １０００８１；　２．北京理工大学 机电学院，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：针对燃料电池无人机（ＵＡＶ）动力系统飞行测试困难的问题，为了提升动力
系统设计与开发水平，以燃料电池、锂电池、ＤＣ／ＤＣ功率转换器、电子调速器和直流无刷电机
组成的动力系统作为实物介入，无人机动力学、自动驾驶仪、螺旋桨、飞行环境等数学模型为软

件部分，无人机的油门信号控制及飞行过程中电机的载荷等为模拟仿真部分，以信号发生器、

测功机及扭矩加载装置为软硬件接口，设计并搭建了燃料电池无人机动力系统半实物（ＨＩＬ）
仿真平台。面向典型任务剖面，基于状态机管理策略，对燃料电池／锂电池电动无人机的动力
系统进行了半实物仿真研究，分析了半实物仿真平台和管理策略的有效性和实用性。

关　键　词：燃料电池；无人机（ＵＡＶ）；动力系统；半实物（ＨＩＬ）仿真；能源管理
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文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０４３９０８

　　燃料电池无人机（ＵＡＶ）作为长航时电动无
人机逐渐成为研究热点

［１］
，燃料电池动力系统是

其核心关键技术之一。

燃料电池无人机面临的一个挑战是如何测量

动力装置的性能。飞行试验
［２］
虽然能很好地验

证、测试无人机的动力系统，但进行飞行试验准备

周期长、费用多且有一定危险性；不可控因素多，

在进行多次飞行试验时，很难保证每次试验的飞

行环境相同，无法对试验结果的优劣做出正确的

判断。燃料电池系统动态性能
［３］
的表征也是燃

料电池无人机的一个挑战，一般来说，用于设计和

开发燃料电池的数学模型是基于恒温、充分湿润、

稳态试验数据的静态极化曲线，不适用于动态系

统设计。

半实物仿真（Ｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐ，ＨＩＬ），又
称硬件在环仿真，是指在对某些系统的研究中，把

数学和物理模型、控制策略或实物连接起来一起

进行试验，即对系统的一部分建立数学模型，进行

计算机实时运算，实现数学仿真；将系统中另外某

些部分或环节，如控制器或部分执行机构以实物

的形式引入仿真回路，连接成系统进行试验、调试

的过程
［４５］
。半实物仿真是实时仿真的重要组成

部分，在各种仿真系统中置信度最高
［６］
。在系统

开发的初期阶段就引入半实物仿真，并贯穿于整

个系统研发过程中，可以最大限度提高设计和开

发效率。

通过燃料电池无人机动力系统的半实物仿真

试验，可以将燃料电池动力学对飞行性能的影响

进行可重复的试验表征，能够更详细地测试燃料

电池动力系统及子系统的系统行为。因此，开展

动力系统的半实物仿真是十分重要的。

与飞行测试相比
［７８］
，半实物测试的试验不

确定度要低很多。Ｖｕｒａｌ等［９］
采用真实的电机作

为负载，利用 ｄＳｐａｃｅ模拟汽车行驶时的功率状
态，搭建了燃料电池和超级电容的混合动力试验

平台，并进行了混合动力半实物仿真试验。Ｂｒａｄｌ
ｒｅｙ等［８］

对燃料电池无人机动力系统进行了半实

物仿真研究，并取得了较好的试验结果。Ｇｒｅｅｎ
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http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002023&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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ｗｅｌｌ［１０］、Ｖｅｒｓｔｒａｅｔｅ［１１１２］和张晓辉［１３１４］
等分别用电

子负载代替电机进行了燃料电池混合能源系统试

验，通过控制电子负载模拟无人机飞行时所需电

功率剖面，进行了混合能源半实物仿真试验。电

子负载虽然可以模拟功率需求，但是与感性电机

的电特性有一定差异，而且需求功率和真实飞行

所需功率相差较多。如果只用电子负载模拟飞行

功率进行地面试验，则不能对动力系统进行很好

的验证。

对于燃料电池无人机，综合动力装置和动力传

动系统已被证明是设计和开发期间飞机性能不确

定性的主要来源
［１５］
。为了降低与性能模拟相关的

不确定性，将实际的动力装置和动力传动设备作为

硬件引入到半实物仿真中，构建燃料电池无人机动

力系统的半实物仿真平台。本文设计并搭建了燃

料电池无人机动力系统半实物仿真平台，联合无人

机、自动驾驶仪、螺旋桨等数学模型，完成了面向飞

行轨迹需求的能源管理策略半实物仿真试验。

１　半实物仿真平台设计
本文所提出的半实物仿真体系结构如图１所

示。仿真由４部分组成：仿真软件、硬件平台、动
力系统硬件、接口。仿真软件主要包括：飞行任务

轨迹、飞机六自由度模型、自动驾驶仪、螺旋桨等

数学模型；硬件平台主要包括：储氢装置、流量计、

实时仿真计算机；接口部分驱动硬件系统并通过

测功机采集硬件数据作为软件模拟的输入；动力

系统实物包括除螺旋桨外的所有混合动力系统组

件，包括燃料电池系统、蓄电池系统、ＤＣ／ＤＣ功率
转换器、能源管理算法、电子调速器、无刷电机等。

图１中的箭头显示了半实物仿真各部分之间
的信号流方向。半实物仿真的输入是无人机的飞

行任务路径，将期望和实际飞行轨迹作为仿真软

件自动驾驶仪的输入，自动驾驶仪的输出是给电

机的油门命令。无刷电机通过直流总线与燃料电

池／锂电池系统耦合，并通过转轴与测功机和磁滞
阻尼器物理耦合。测功机与磁滞阻尼器提供了仿

真硬件和软件之间的物理接口。磁滞阻尼器根据

从螺旋桨仿真软件中获得的转矩信号，对电机施

加转矩负载。螺旋桨模型的输入是测量得到的电

机转速及仿真得到的无人机空速，基于这些输入，

螺旋桨模型计算螺旋桨扭矩和推力。螺旋桨推力

传递给无人机模型，无人机模型计算无人机的动

态状态。混合动力系统中，能源管理算法监测当

前时刻电源的状态和总线需求功率，根据能源管

理算法得到此时的功率分配情况，控制ＤＣ／ＤＣ功
率转换器的输出电流以限制燃料电池的输出功

率，实现功率流的分配。

本文半实物仿真平台，通过结合无人机系统

的硬件和软件模型，可以实现对无人机燃料电池

混合动力系统的性能进行有效和准确的模拟。而

燃料电池等动力系统以实物介入，其性能可以在

半实物仿真中进行测试、控制、调整和修改；无人

机、螺旋桨和自动驾驶仪部件用软件表示，半实物

仿真可以在更具适应性和可重复的测试环境中模

拟整个无人机的系统行为。

图 １　燃料电池混合动力系统半实物仿真架构

Ｆｉｇ．１　Ｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｆｏｒｆｕｅｌｃｅｌｌｈｙｂｒｉｄｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ

０４４
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２　半实物仿真平台搭建

２．１　动力系统实物
２．１．１　燃料电池

燃料电池是一种将化学能转化为电能的装

置，与其他能量转换装置（如汽油发动机和太阳

能电池板）相比，燃料电池具有更高效的节能过

程。随着技术的发展，氢燃料电池组在稳态运行

时的能效为 ５０％ ～６０％。质子交换膜燃料电池
主要由聚合物电解质膜、电极和催化剂等部分组

成，可以将燃料电池片堆积在一起，形成一个功率

较大的燃料电池堆。

本文采用上海攀业氢能源科技有限公司的

ＥＯＳ６００型燃料电池（如图 ２所示），其额定功率
为６００Ｗ，利用空气作为氧化剂和冷却介质，通过
调节风扇转速对燃料电池系统进行冷却，具体参

数见表１。
燃料电池特性数据由试验测得，燃料电池放

置一段时间后性能下降，使得额定功率达不到

６００Ｗ。伏安（ＵＩ）特性曲线如图 ３所示，由图可
知，燃料电池电压随着电流的增大在不断减小，因

此为了其能与锂电池匹配输出，需要 ＤＣ／ＤＣ功率
转换器稳定母线电压，同时可以对燃料电池的输出

电流进行限制，以达到控制燃料电池功率的目的。

图 ２　ＥＯＳ６００型燃料电池

Ｆｉｇ．２　ＥＯＳ６００ｆｕｅｌｃｅｌｌ

表 １　燃料电池基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｕｅｌｃｅｌｌ

参数 数值

额定功率／Ｗ ６００

额定电压／Ｖ ２４

额定电流／Ａ ２５

电压范围／Ｖ ２０～４０

氢气纯度／％ ≥９９．９５

氢气工作压力／ＭＰａ ０．０５～０．０６

氢气消耗量（额定）／（Ｌ·ｍｉｎ－１） ７

环境温度／℃ －５～４０

环境湿度／％ １０～９５

图 ３　燃料电池伏安特性曲线

Ｆｉｇ．３　ＵＩｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｆｕｅｌｃｅｌｌ

２．１．２　锂 电 池
锂电池具有良好的动态响应性能、电压高、比

能量大、循环寿命长、安全性能好，目前电动无人

机上应用的多为锂电池。锂电池能够以额定电流

进行长时间放电，而且可以短时间内进行大电流

放电，用于无人机起飞、爬升和遭遇风速变化时所

需功率。本文采用 ＥＯＳ６００型燃料电池，容量
５３００ｍＡｈ，电压范围 ２２．２～２５．２Ｖ。图 ４为所用
锂电池的伏安特性曲线。

图 ４　锂电池伏安特性曲线

Ｆｉｇ．４　ＵＩｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｌｉｔｈｉｕｍｂａｔｔｅｒｙ

２．１．３　直流无刷电机
直流无刷电机具有更高的工作效率，更广的

转速范围以及更好的转速转矩特性，可以满足低

速螺旋桨运行的要求。与其他类型的电机相比，

直流无刷电机的尺寸相对较小且有较大的速度

范围。

电机规格根据无人机的需求功率要求确定，

无人机峰值需求功率出现在无人机起飞和最大爬

升速度时。在巡航和盘旋模式下，无人机动力系

统在峰值功率以下运行。当电机和电子调速器规

格可满足爬升时的功率要求，则可以满足各飞行

模式的功率需求。本文采用文献［１６］中的无人
机模型及飞行剖面，该无人机飞行速度约为

２７．８ｍ／ｓ，爬升时所需最大功率约为 １２００Ｗ，所
需最大推力约为２０．２Ｎ。本文选用上海双天模型

１４４
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有限公司的 ＥＣＯ４１３０ＣＫＶ２９０型直流无刷电机，
图５为该电机的机械特性曲线，可以满足无人机
飞行时的功率需要。

图 ５　无刷电机特性曲线与螺旋桨扭矩曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｂｒｕｓｈｌｅｓｓｍｏｔｏｒａｎｄ

ｔｏｒｑｕｅｃｕｒｖｅｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

２．２　实时仿真计算机与接口
本文使用并行实时计算机公司开发的实时仿

真计算机进行燃料电池／锂电池混合动力系统半
实物仿真试验。仿真机通过高精度定时同步时钟

板卡的实时时钟中断模块提供高精度时钟，适合

强实时、多任务仿真系统开发。仿真计算机还提

供了时钟板卡、Ｍｏｘａ多串口板卡、Ａ／Ｄ采集板卡
和光纤等多种信号接口。实时仿真计算机的主要

任务是实时解算飞行环境模型和无人机运动模

型，将计算结果通过相应接口发送给电子调速器

等硬件。仿真计算机的时钟板卡是自动驾驶仪仿

真模块与燃料电池混合动力系统硬件之间的通信

连接，仿真计算机从自动驾驶仪模块处获得当前

时刻的油门量，然后控制时钟板卡输出信号的占

空比，得到电子调速器所需的 ＰＷＭ信号以控制
电机转速。

实物电机和螺旋桨仿真模型之间的连接是通

过测功机与磁滞阻尼器完成的。动力系统机械连

接如图６所示，电机被固定在与电机旋转轴同心
的法兰盘上。电机输出轴通过一个联轴器连接到

测功机上，测功机实时测量电机的转速，通过

图 ６　半实物仿真动力系统

Ｆｉｇ．６　Ｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍｉｎｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ＲＳ４８５串口，将转速信息传给螺旋桨仿真模块。
计算此时螺旋桨产生的扭矩大小。测功机另一侧

连接磁滞阻尼器，模拟无人机飞行中螺旋桨产生

的扭矩。

２．３　数学仿真模型
２．３．１　螺旋桨模型

无人机螺旋桨是通过桨叶在空气中旋转，将

电机的转动转化为推力的装置。螺旋桨模型的输

入是无人机的空速和电机轴的转速，输出是螺旋

桨产生的推力和施加在电动机上的力矩，螺旋桨

模型为

Ｆｐ ＝（４／π
２
）ρＲ４Ω２ＣＴ （１）

Ｍｐ ＝（４／π
３
）ρＲ５Ω２ＣＰ （２）

Ｊ＝ Ｖ
ΩＤ

（３）

式中：Ｆｐ和 Ｍｐ分别为螺旋桨的拉力和扭矩；ρ为
空气密度；Ｒ为螺旋桨半径；Ω为转速；ＣＴ和 ＣＰ分
别为拉力和扭矩系数，它们是无人机空速 Ｖ、螺旋
桨转速 Ω和直径 Ｄ的函数，与前进比 Ｊ的关系如
图７所示。

本文选择的螺旋桨半径为０．２５４ｍ，螺旋桨转
动惯量为０．００２ｋｇ·ｍ２。图８为根据螺旋桨拉力
系数计算得到的在不同转速下的拉力曲线。由曲

线可知，当转速为５６００ｒ／ｍｉｎ时，螺旋桨产生的拉
力为２０．４Ｎ，可满足无人机爬升时所需最大拉力。
由图８可知，此时螺旋桨产生的扭矩为１．１８Ｎ·ｍ，
所选电机可满足螺旋桨产生的扭矩负载。

图 ７　前进比与拉力系数和扭矩系数的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎａｄｖａｎｃｅｒａｔｉｏａｎｄｔｅｎｓｉｏｎ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｔｏｒｑｕｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

２．３．２　无人机模型
Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中的 Ａｅｒｏｓｉｍ模块是航空航天工业

中经常使用的飞机仿真和分析模块，它为开发非

线性六自由度无人机模型提供了一整套综合工

具。无人机模块如图 ９所示，其内部有详细的各

２４４
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子模块的模型，包括无人机运动学模型、动力学模

型、地球大气环境模型等。Ａｅｒｏｓｉｍ模块还提供了
一套商用小型油动的固定翼无人机 Ａｅｒｏｓｏｎｄｅ的
详细参数。通过将无人机模块中的动力系统替换

为实物动力系统和螺旋桨模型，并在外围搭建无

人机控制与导航模块和任务剖面模块，组成混合

动力系统半实物仿真平台。

图 ８　螺旋桨拉力曲线

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｔｅｎｓｉｏｎｃｕｒｖｅ

图 ９　无人机模块

Ｆｉｇ．９　ＵＡＶｍｏｄｕｌｅ

２．３．３　自动驾驶仪模型
无人机导航控制算法基于大圆导航算法，利

用当前时刻的 ＧＰＳ坐标（纬度、经度和高度）和任
务点 ＧＰＳ坐标，计算出无人机从当前位置到下一
个航迹点所需的方位／偏航调整量。

无人机飞行控制
［１６］
采 用 比 例 积 分 微 分

（ＰＩＤ）控制无人机的方向。无人机通过调整控制
舵面偏转和油门，以满足所需飞行条件。

采用２个比例积分（ＰＩ）控制器，在无人机控
制模块中实现滚转姿态自动驾驶仪。该自动驾驶

仪将当前滚转角度和所需的滚转／偏航调整（由
导航控制算法计算得到）作为输入，ＰＩ控制器利
用这些测量值之间的差值来确定方向舵和副翼所

需的调整量，作为２个控制输入传递给 Ａｅｒｏｓｏｎｄｅ
无人机模块。

在空速保持控制器中，当无人机爬升或巡航

时，ＰＩＤ控制器利用输入的当前空速和目标空速
之差来确定升降舵偏转的角度，保持无人机的恒

定空速。高度保持 ＰＩＤ控制器根据预先指定的航
迹点，以当前高度和目标高度的差值确定电机油

门量，将无人机保持在所需高度。具体参数如

表２所示［１６］

表 ２　ＰＩ和 ＰＩＤ控制器的增益［１６］

Ｔａｂｌｅ２　ＧａｉｎｏｆＰＩａｎｄＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ［１６］

控制面 控制类型 增益

副翼
Ｐ ０．４π／１８０°

Ｉ ０．０５π／１８０°

方向舵
Ｐ ０．１π／１８０°

Ｉ ０．０５π／１８０°

升降舵
Ｐ ０．０３

Ｉ ０．０７

Ｄ ０．３５

油门
Ｐ ０．１

Ｉ ０．０００００１

Ｄ ０．０３

３　能源管理半实物仿真

３．１　典型任务剖面
为测试能源管理算法，采用文献［１６］中典型

任务剖面，如图 １０所示，该剖面包含爬升、巡航、
巡逻和下降等阶段。在所给飞行路径中，任务点

１为起始点，任务点２～９为过程点。

图 １０　典型任务剖面［１６］

Ｆｉｇ．１０　Ｔｙｐｉｃａｌｍｉｓｓｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅ［１６］

３．２　状态机能源管理策略
状态机能源管理算法原理是：根据锂电池的

荷载状态和负载需求功率，在功率跟随的基础上

将燃料电池／锂电池功率分配划分为明确的几种
状况，从而在锂电池和燃料电池系统之间分配功

率，避免燃料电池在较低的效率范围内工作，并确

保锂电池的 ＳＯＣ（ＳｔａｔｅｏｆＣｈａｒｇｅ）在目标范围内
的变化。为避免锂电池过放导致电池损坏，状态

机策略
［１３］
以锂电池 ＳＯＣ和需求功率为门限值，

对燃料电池／锂电池混合动力系统的工作模式进
行划分，共分为６个状态，如图１１所示。图中，ＰＤ
为总线功率，Ｐｆｃ＿ｏｐｔ为燃料电池最优放电功率，Ｐｃｈｇ
为锂电池最大充电功率，Ｐｆｃ＿ｍａｘ和Ｐｆｃ＿ｍｉｎ分别为燃

３４４
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图 １１　状态机控制策略

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ

料电池最大和最小功率。如果锂电池的临界状态两

侧分别是充电和放电，则锂电池有可能在临界点频

繁充放电，为避免这一现象，需要锂电池延续上一电

量状态直到达到一定电量水平，因此本文设置

ＳＯＣｎｏｍ１和ＳＯＣｎｏｍ２避免锂电池在状态边界反复切换。

３．３　试验结果与分析
针对给定的典型飞行任务剖面进行了半实物

仿真验证，将数学模型仿真结果与半实物仿真试

验结果进行对比分析。图 １２（ａ）为电机转速，在
２次爬升阶段试验测得的实际转速比仿真转速略
低，在 平 飞 阶 段 电 机 的 转 速 吻 合 得 较 好。

图１２（ｂ）为电机在旋转时所受的负载扭矩大小，
由图中可知，在平飞阶段实际施加的扭矩要略小

图 １２　动力系统状态

Ｆｉｇ．１２　Ｓｔａｔｅｏｆｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ

于仿真时的扭矩大小，但总体趋势一致，由于加载

扭矩的波动，导致电机转速在平飞阶段有轻微的

波动。

图１３为状态机控制策略下电源电压和功率
分配情况，当需求功率大于燃料电池最大输出功

率时，燃料电池以最大功率进行输出，其余不足部

分由锂电池补充。由于功率较大，ＤＣ的输出电
压和锂电池电压快速下降，由于 ＤＣ具有输出稳
压的作用，锂电池电压较 ＤＣ下降的更多。当总
线需求功率降低时，燃料电池功率迅速降低，没有

缓冲时间，对于动态响应较差的燃料电池健康不

利。锂电池和 ＤＣ输出电压快速回升，同时对锂
电池进行充电。

图 １３　状态机策略试验结果

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｓｔｒａｔｅｇｙ

４　结　论

本文设计并搭建了燃料电池无人机动力系统

半实物仿真试验平台，通过能源管理算法实现了

燃料电池与锂电池之间的功率分配，完成了面向

典型剖面的能源管理半实物仿真试验，并对结果

进行了分析。

１）将包含电机的燃料电池混合动力系统集
成到半实物仿真平台，以便对无人机动力系统进

行开发研究。

４４４
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　第 ２期 戴月领，等：燃料电池无人机动力系统半实物仿真

２）对比分析了电机模型与实际电机的性能，
电机在转动时，转速和扭矩相对数学仿真会有

波动。

３）在无人机爬升时，锂电池能很好地补充燃
料电池不足的功率；燃料电池额定功率大于需求

功率时，为锂电池进行充电，以应对下次爬升或飞

行环境变化时带来的功率突变。

４）通过硬件在环半实物仿真试验，验证了设
计的状态机能源管理算法的有效性和半实物仿真

平台的实用性。
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ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１８，３９（８）：２２１８７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＭＯＦＦＩＴＴＢ，ＢＲＡＤＬＲＥＹＴ，ＭＡＶＲＩＳＤ，ｅｔａｌ．Ｒｅｄｕｃｉｎｇｕｎ

ｃｅｒｔａｉｎｔｙｏｆａｆｕｅｌｃｅｌｌＵＡＶｔｈｒｏｕｇｈｖａｒｉａｂｌｅｆｉｄｅｌｉｔｙｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎ：ＡＩＡＡ２００７７７９３［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００７．

［１６］ＨＵＮＧＪＹＣ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｅｎｅｒｇｙ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｎｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓ（ＵＡＶｓ）［Ｄ］．Ｂｒｉｓｂａｎｅ：

ＱｕｅｅｎｓｌａｎｄＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１．

　作者简介：

　戴月领　男，硕士研究生。主要研究方向：混合能源管理与动

力系统半实物仿真。

刘莉　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器总

体设计、飞行器结构设计与强度分析、飞行器制导与控制技术。

张晓辉　男，博士。主要研究方向：飞行器总体设计与混合能

源管理。
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ＨａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｆｕｅｌｃｅｌｌＵＡＶｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ
ＤＡＩＹｕｅｌｉｎｇ１，ＬＩＵＬｉ１，，ＺＨＡＮＧＸｉａｏｈｕｉ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｃｕｓｉｎｇｏｎｔｈｅｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｄｉｆｆｉｃｕｌｔｙｏｆｆｕｅｌｃｅｌｌｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）ｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ
ａｎｄａｉｍｅｄａｔｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｌｅｖｅｌｏｆｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｄｅｓｉｇｎｓａｎｄｂｕｉｌｄｓａ
ｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐ（ＨＩＬ）ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｏｆｆｕｅｌｃｅｌｌＵＡＶｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ，ｏｎｗｈｉｃｈｔｈｅｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ
ｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆｆｕｅｌｃｅｌｌ，ｌｉｔｈｉｕｍｃｅｌｌ，ＤＣ／ＤＣｐｏｗｅｒｃｏｎｖｅｒｔｅｒ，ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｇｏｖｅｒｎｏｒａｎｄｂｒｕｓｈｌｅｓｓｍｏｔｏｒｉｓｔａｋｅｎ
ａｓｔｈｅｈａｒｄｗａｒｅ，ｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｏｆＵＡＶ，ａｕｔｏｐｉｌｏｔ，ｐｒｏｐｅｌｌｅｒａｎｄｆｌｉｇｈｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｒｅｔａｋｅｎａｓｔｈｅ
ｓｏｆｔｗａｒｅｐａｒｔ，ｔｈｅｔｈｒｏｔｔｌｅｓｉｇｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｏｆＵＡＶａｎｄｔｈｅｌｏａｄｏｆｍｏｔｏｒｉｎｆｌｉｇｈｔａｒｅｔａｋｅｎａｓｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｐａｒｔ，ａｎｄｔｈｅｓｉｇｎａｌｇｅｎｅｒａｔｏｒ，ｄｙｎａｍｏｍｅｔｅｒａｎｄｔｏｒｑｕｅｌｏａｄｉｎｇｄｅｖｉｃｅａｒｅｔａｋｅｎａｓｓｏｆｔｗａｒｅａｎｄｈａｒｄｗａｒｅｉｎ
ｔｅｒｆａｃｅｓ．Ｆａｃｉｎｇｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｍｉｓｓｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅｓａｎｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｍａｎａｇｅｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｙ，ｔｈｅｐａｐｅｒ
ｃｏｎｄｕｃｔｓａＨＩＬｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍｏｆｆｕｅｌｃｅｌｌ／ｂａｔｔｅｒｙｅｌｅｃｔｒｉｃＵＡＶ，ａｎｄａｎａｌｙｚｅｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ
ａｎｄｐｒａｃｔｉｃａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅＨＩＬｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍａｎｄｍａｎａｇｅｍｅｎｔｓｔｒａｔｅｇｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｕｅｌｃｅｌｌ；ｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）；ｐｏｗｅｒｓｙｓｔｅｍ；ｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐ（ＨＩＬ）
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｅｎｅｒｇｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９０６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１００８１１：２２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．０９４８．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｌｉ＠ｂｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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纤维增强型软体夹持器变形及末端接触力

顾苏程１，２，王保兴１，２，刘俊辰１，２，李巍３，曹毅１，２，

（１．江南大学 机械工程学院，无锡 ２１４１２２；　２．江苏省食品先进制造装备技术重点实验室，无锡 ２１４１２２；

３．苏州工业职业技术学院，苏州 ２１５１０４）

　　摘　　　要：针对目前软体机器人缺乏变形和接触力方面理论研究的问题，以软体夹持
器为研究对象，开展了纤维增强型软体夹持器变形及末端接触力的研究。首先设计了气动软

体夹持器，该夹持器由纤维增强型单向弯曲驱动器、接触气囊以及单元的连接装置组成；其次

基于 Ｙｅｏｈ模型、ＮｅｏＨｏｏｋｅａｎ模型分别建立了弯曲驱动器驱动压强与弯曲变形圆心角的非线
性数学模型和弯曲驱动器末端接触力理论模型；然后开展了软体夹持器变形和末端接触力的

仿真及实验，结果证明了理论模型的正确性；最后进行了纤维增强结构对软体夹持器变形和末

端接触力影响的研究，实验结果表明：纤维增强结构能大幅度提高软体夹持器的变形和末端接

触力。上述研究为其他纤维增强型软体夹持器变形及末端接触力的研究提供了理论基础。

关　键　词：纤维增强型；软体夹持器；Ｙｅｏｈ模型；ＮｅｏＨｏｏｋｅａｎ模型；变形；末端接
触力

中图分类号：ＴＰ２４１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０２０４４７１０

　　软体机器人具有良好的安全性和柔顺性，可
通过柔顺变形的方式与障碍物相容并在狭小的空

间、非结构环境下完成诸多复杂的任务
［１３］
。近

年来，随着新材料与快速成型技术的发展，软体机

器人的应用领域得到极大的扩展，如医疗手术、勘

探救灾、人机交互等
［４７］
。软体夹持器凭借其良

好的适应性与安全性，已然成为当前软体机器人

的研究热点
［８］
。

目前，国内外学者针对软体夹持器进行了诸

多研究
［９１２］
，综合国内外的研究不难发现，软体夹

持器可划分为：纤维增强型软体夹持器
［１３］
和非纤

维增强型软体夹持器。其中非纤维增强型软体夹

持器又可细分为：多腔体结构夹持器
［１４］
、环形闭

合结构夹持器
［１５］
、绳驱动夹持器

［１６］
和颗粒塑形

夹持器
［１７］
。在纤维增强结构方面，魏树军等

［１８］

设计了一款软体抓手，进行了包括抓取直径、抓取

重量和自适应能力等相关性能测试；Ｋｅｖｉｎ等［１９］

开发了一款可在深海无损采样的生物学纤维增强

型夹持器。在多腔体结构方面，郝宇飞等
［２０］
设计

了一款气动多腔体四指夹持器，通过异形物体夹

取实验探索了夹持的有效指长；王宁扬等
［２１］
设计

了一款基于蜂巢气动网络的软体夹持器，通过改

变气囊内部压强，实现对物体的指尖抓取和远距

离抓取。在环形闭合结构方面，Ｍａｒｔｉｎ等［２２］
提出

了一种新型的环形夹持器构想，建立了机构收缩

变形的准静态理论模型；姚建涛等
［２３］
设计了一种

基于仿生缠绕效应的软体抓持机器人，采用封闭

内腔收缩包裹的方式夹取物体。在绳驱动结构方

面，Ｗｕ等［２４］
利用绳驱动原理设计了一款半包络

夹取形式的夹持器，进行了夹取对象有限范围的

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202002024&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcTdnTnhXY203QjVDYW1qeTZUdDlvL3d5RzREWT0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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测试；Ｍａｎｔｉ等［２５］
设计了一款可根据目标物的形

状和大小任意改变其自身形态并实现无损抓取的

软体手。在颗粒塑形结构方面，Ｂｒｏｗｎ等［２６］
设计

了一款通用软体夹持器，利用负压作用下内部可

流动的颗粒被压紧使薄膜能够紧锁物体的原理，

实现通用夹取。

综上所述，非纤维增强型软体夹持器普遍存

在结构复杂、气密性差、接触力小等问题，而纤维

增强型软体夹持器结构简单、能提供较大的末端

接触力且针对此结构的研究相对较少。目前纤维

增强型软体夹持器的研究，多以实验探究为主，鲜

有对其变形和接触力等相关性能的理论分析及建

模。针对上述问题，本文首先设计了气动软体夹

持器；其次基于 Ｙｅｏｈ模型、ＮｅｏＨｏｏｋｅａｎ模型分
别建立了弯曲驱动器驱动压强与弯曲变形圆心角

的非线性数学模型和弯曲驱动器末端接触力理论

模型，并通过仿真及实验验证了理论模型的正确

性；最后通过对比实验，可知纤维增强结构能大幅

度提高软体夹持器的变形和末端接触力。

１　纤维增强型软体夹持器结构设计

软体夹持器具有自适应能力强、安全性高等

优点，为提高夹持器的负载力，实现对异形物体的

抓取，设计了如图１所示的纤维增强型软体夹持

图 １　纤维增强型软体夹持器结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａ

ｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒ

器。该夹持器由手指模块和滑移平板组成，其中

手指模块由单向弯曲驱动器、接触气囊以及连接

装置构成。

１．１　单向弯曲驱动器的设计及工作原理
驱动器内部为单气囊空腔，外部采用与径向截

面呈０°的缠绕方式，驱动器底部嵌入不可延展层。
如图２所示，压缩空气进入驱动器气腔，气腔充气
膨胀，线圈限制了腔体的径向膨胀，因此腔体的主

要变形方式为轴向伸长，而腔体底部的伸长被不可

延展层限制，从而使驱动器整体向底面弯曲。

相较于其他软体结构，纤维增强结构能够更

有效地限制气囊的径向膨胀，因此在较大的气压

下，其变形以弯曲为主，故具有较大的接触力。线

圈的匝数是影响单向弯曲驱动器性能主要因素，

并且是本文的研究重点。其他参数如长度、截面

大小形状、壁厚等为次要因素，因此设为定值。其

具体结构参数如表１所示。

图 ２　单向弯曲驱动器

Ｆｉｇ．２　Ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

表 １　单向弯曲驱动器结构参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ

ｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

参数 数值

驱动器空腔长度 Ｌ１／ｍｍ ４５

驱动器总宽 Ｂ／ｍｍ ３０

驱动器总高 Ｈ／ｍｍ １０

驱动器末端长度 Ｌ２／ｍｍ １０

驱动器接触端半径 Ｒ／ｍｍ １０

气囊壁厚 ｔ／ｍｍ １

线圈匝数 Ｎ １５

１．２　接触气囊的设计及工作原理
如图３所示，接触气囊采用双层气囊结构，分

为膨胀层气囊和接触层气囊。接触层气囊略小于

膨胀层气囊，相同压强下形变量较小，膨胀层充分

膨胀提供足够接触力，具体结构参数如表２所示。
压缩气体进入气囊空腔，基于空腔双层的结构特

性，膨胀层气腔先充气膨胀，为气囊提供轴向伸长

的驱动力，接触层气囊充气，与夹持对象充分接触

并夹紧。

８４４
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图 ３　接触气囊

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔａｃｔａｉｒｂａｇ

表 ２　接触气囊结构参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｎｔａｃｔａｉｒｂａｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

接触层气囊直径 Ｄｊ／ｍｍ ２５

柱状固定末端直径 Ｄｚ／ｍｍ ２４

双层气囊初始长度 Ｌｃ／ｍｍ １０

柱状固定末端长度 Ｌｚ／ｍｍ ６

气囊层间夹角 θｎ／（°） ６７

２　软体夹持器理论建模

为进一步研究软体夹持器的运动特性和末端

接触力，为软体夹持器的变形和接触力研究奠定

理论基础，因此有必要建立软体夹持器变形和接

触力的理论模型。

２．１　单向弯曲驱动器变形的理论建模
考虑到超弹性材料的各向同性和不可压缩

性，故首先研究硅橡胶材料的非线性力学特性。

根据文献［２７］中硅胶材料的硬度分级，选择适中
硬度硅胶 ｓｈｏｒｅＡ２０作为驱动器本体材料，考虑到
硅橡胶的大变形行为以及柔性材料的非线性力学

性质，故采用 Ｙｅｏｈ模型建立硅橡胶材料的本构关
系，建立典型的二参数形式能量方程：

Ｗ ＝Ｃ１０（Ｉ１－３）＋Ｃ２０（Ｉ１－３）
２

（１）
式中：Ｗ为单向弯曲驱动器的应变能密度函数；
Ｉ１＝λ

２
１＋λ

２
２＋λ

２
３，λ１、λ２和 λ３分别为轴向、周向和

径向主拉伸比；Ｃ１０、Ｃ２０为硅橡胶材料的 Ｙｅｏｈ模
型材料常系数，通过拉伸实验（如图 ４所示）和数
据 拟 合 确 定 材 料 常 系 数

［２８］
，Ｃ１０＝０．０７２，

Ｃ２０＝０．００２５。
对于驱动器来说，当空腔中充入一定气压时，

考虑壁的厚度，空腔内壁在 ３个方向上的尺寸变
化关系式为

λ１ ＝
Ｌ
Ｌ１

λ２ ＝ ｂ－２ｔ
Ｂ－２ｔ

＋
ｈ－ｔ１－ｔ２
Ｈ－２( )ｔ ２

λ３ ＝
ｔ１
ｔ
＋
ｔ２
ｔ
＋
ｔ３
ｔ
＋
ｔ４( )ｔ











 ４

（２）

图 ４　拉伸实验

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｅｔｃｈｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

式中：Ｌ１、Ｂ－２ｔ和 Ｈ－２ｔ分别表示变形前驱动器
空腔中心轴线的长度、驱动器的宽和高；Ｌ、ｂ－２ｔ
和 ｈ－ｔ１－ｔ２分别表示变形后驱动器空腔中心轴
线的长度、驱动器的宽和高，ｂ为变形后驱动器总
宽，ｈ为变形后驱动器总高；ｔ为变形前驱动器空
腔的壁厚（即气囊壁厚），ｔ１、ｔ２、ｔ３、ｔ４为变形后驱
动器空腔各方向上的厚度，如图５所示。

驱动器充气时在平面内常曲率弯曲，由几何

关系知：

Ｌ＝Ｌ１＋ｅ１θ
ｌ１ ＝Ｌ１＋（ｅ１＋ｅ２）

{ θ
（３）

ｔ１ ＝
ｈ
２
－ｅ( )２

ｔ２ ＝２
ｈ
２
－ｅ( )１

ｔ３ ＝ｔ
ｔ４












＝ｔ

（４）

式中：ｅ１为未充气时空腔底面偏离中心轴线的距
离；ｅ２为充气时空腔上表面偏离中心轴线的距
离。已知纤维均匀缠绕，驱动器长度一定，忽略线

圈宽度，由绕线的不可伸长可知：

Ｃ＝［２ｂ＋２ｈ＋（２π－８）ｒ］Ｎ＋Ｌ－Ｎ （５）
其中：Ｃ为缠绕线长；Ｎ为线圈匝数；ｒ为内腔过渡

图 ５　变形前后的单向弯曲驱动器的尺寸

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｚｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒｂｅｆｏｒｅａｎｄ

ａｆｔｅｒｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

９４４
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圆角半径。当驱动器充气弯曲时，硅橡胶体积 Ｖｒ
与内部气压所占体积 Ｖａ分别为
Ｖｒ＝ＳｒＬ （６）
Ｖａ ＝ＳａＬ （７）
式中：Ｓｒ为硅橡胶底面积；Ｓａ为内部气压所占空
间的底面积。由于硅胶的不可压缩性，驱动器变

形前所占的体积 Ｖｒ与变形后所占的体积 Ｖｒ０保持
不变，可知：

Ｖｒ＝Ｖｒ０ （８）
联立式（５）～式（８），可得空腔宽ｂ、高ｈ的表

达式分别为

ｂ＝４－π
２
ｒ－ｅ１＋

１＋２ｔ
４

＋Ｃ－Ｌ
４Ｎ

－

(　　
（－２πｒ－２Ｂ－２Ｈ＋８ｒ＋πｔ）Ｌ１ｔ

２Ｌ
＋

　　 （π
２－８π＋１６）ｒ２

４ {＋ （π－４）ｒｅ１＋

　　 （３π－１２）ｒｔ
２

＋９－２π
４
ｔ２＋

　　 １
Ｎ
［（－２πｒ＋８ｒ－４ｅ１－２ｔ＋１）Ｃ＋

　　（２πｒ－８ｒ＋４ｅ１＋２ｔ－１）Ｌ］／８＋

　　 ４－π
４
ｒ＋ｅ２１＋３ｅ１ｔ－

８ｅ１＋４ｔ＋１}１６
＋

　　 Ｃ
２－２ＣＬ＋Ｌ２

１６Ｎ )２

１
２

（９）

ｈ＝ {１４ １
Ｎ
［（１６－４π）Ｃｒ＋（４π－１６）ｒＬ＋

　　（－８ｅ１－４ｔ＋２）Ｃ＋（８ｅ１＋４ｔ－２）Ｌ］＋

　　 （Ｃ－Ｌ）
２

Ｎ２
＋（２π－８）２ｒ２＋（１６π－６４）ｒｅ１＋

　　（２４π－９６）ｒｔ＋（３６－８π）ｔ２＋（４８ｔ＋８）ｅ１－

　　４πｒ＋１６ｅ２１－４ｔ＋１＋
Ｌ１ｔ
Ｌ
［（６４－１６π）ｒ＋

　　８πｔ－１６（Ｂ＋Ｈ }）］

１
２

＋１
４Ｎ
（Ｃ－Ｌ）＋

　　
（８－２π）ｒ＋４ｅ１－２ｔ＋１

４
（１０）

因为无外力作用，所以驱动器的弯曲变形完

全来源于驱动压强 Ｐ所做的功，根据虚功原理
可知：

Ｐ
ｄＶａ
ｄθ
＋Ｖｒ

ｄＷ
ｄθ
＝０ （１１）

联立式 （１）～式（５）、式（７），可得

Ｐ＝
［－ｂｈ＋２ｅ２（ｂ－２ｔ）－（π－４）（２ｒｔ－ｔ

２
）］ＬｄＷ

ｄθ

２Ｌｅ２
ｄｂ
ｄθ
＋［２ｅ２（ｂ－２ｔ）＋（π－４）（ｒ－ｔ）

２
］ｅ１

（１２）

式中：ｄＷ／ｄθ、ｄｂ／ｄθ均可表示为只含有 θ、Ｎ的函
数，则驱动器弯曲变形圆心角 θ与驱动压强 Ｐ、线
圈匝数 Ｎ的关系式为
θ＝θ（Ｐ，Ｎ） （１３）
２．２　单向弯曲驱动器末端接触力的理论建模

纤维增强结构可有效限制驱动器径向膨胀，

单纯输出弯曲变形，能量利用率高，为量化驱动器

末端接触力、输入压强和线圈匝数之间的关系，实

现无力传感器情况下力的可估计，基于 Ｎｅｏ
Ｈｏｏｋｅａｎ［２９］模型根据硅橡胶材料的应力应变特性
和驱动器的外形尺寸特征建立了弯曲驱动器末端

接触力的理论模型。

考虑材料的不可压缩性和大变形行为，应变

能密度函数 Ｑ可表示为

Ｑ＝ μ
２
（Ｉ１－３） （１４）

式中：μ为硅橡胶材料的初始剪切模量。沿各坐
标轴方向正应力 σｉ的函数表达式为

σｉ ＝
Ｑ
λｉ
－ｐ
λｉ

（１５）

其中：ｐ为公共拉格朗日乘子。
在静力学分析过程中，假设驱动器运动时硅

橡胶内部材料各向同性且具有均匀弯曲率。由于

线圈的径向约束，周向应变可忽略不计即 λ２＝１，
又硅橡胶为不可压缩材料即 λ１λ２λ３ ＝１，所以
λ１＝λ，λ２＝１，λ３＝１／λ。假定径向应力 σ３消失，
联立式（１４）、式（１５）可知，轴向应力 σ１和周向应
力 σ２可列方程组：

σ１ ＝
Ｑ
λ１

－ｐ
λ１
＝μλ－１

λ( )３
σ２ ＝

Ｑ
λ２

－ｐ
λ２
＝μ１－１

λ( )２
σ３ ＝

Ｑ
λ３

－ｐ
λ３
＝













 ０

（１６）

公共拉格朗日乘子 ｐ为

ｐ＝μλ２３ ＝
μ
λ２

（１７）

因为１≤λ≤１．５，σ２σ１，所以 σ１是唯一正
应力，表示为 σ。如图６所示，σβ和 στ分别为底
层和顶层材料拉伸产生的应力；驱动器的弯曲涉

及５个弯矩，Ｍａ为内部压缩空气产生的压力绕 ｏ
点产生的弯矩，Ｍｔ为顶层材料拉伸产生的力矩，
Ｍｂ为底层材料拉伸产生的力矩，Ｍｃ为侧壁材料
拉伸产生的力矩，Ｍｆ为驱动器尖端与外界接触相
互作用产生的弯矩。当 Ｍａ绕 ｏ点顺时针，则 Ｍｔ、
Ｍｂ、Ｍｆ、Ｍｃ绕 ｏ点逆时针，满足力矩平衡条件：

０５４
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图 ６　单向弯曲驱动器弯曲力矩分析

Ｆｉｇ．６　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇ

ａｃｔｕａｔｏｒｂｅｎｄｉｎｇｔｏｒｑｕｅ

Ｍａ－Ｍｔ－Ｍｂ－Ｍｆ－２Ｍｃ ＝０ （１８）
式中：

Ｍａ ＝∫
ｈ

０
（Ｐ１－Ｐａｔｍ）Ｂ（β＋ｔ）ｄβ

Ｍｔ＝∫ｔ＋ｈ
２ｔ＋ｈ

ＢβσβＬ１ｄβ

Ｍｂ ＝∫０
ｔ

ＢβσβＬ１ｄβ

Ｍｆ＝ＬｆＦ

Ｍｃ ＝∫０
２ｔ＋ｈ

ｔβσβＬ１ｄ

















β

（１９）

其中：Ｍθ＝Ｍｔ＋Ｍｂ＋２Ｍｃ；Ｐ１为空腔内压强；Ｐａｔｍ
为外界大气压强；β为引入厚度变量；Ｌｆ为驱动器
端部长度（不考虑力的作用使驱动器尖端变形）；

Ｆ为末端接触力；Ｍθ为关于驱动器弯曲变形圆心
角 θ和线圈匝数 Ｎ的函数。

由式（１８）、式（１９）得
ＬｆＦ＝Ｍａ－Ｍθ （２０）

联立式（１０）、式（２０）得末端接触力与驱动压
强、线圈匝数间的关系为

Ｆ＝Ｆ（Ｐ，Ｎ） （２１）

３　软体夹持器仿真与实验验证

３．１　单向弯曲驱动器变形的仿真与实验验证
为验证单向弯曲驱动器变形理论模型的正确

性，利用 ＡＢＡＱＵＳ有限元分析软件，建立了仿真
分析模型（包含 １７８６２个单元，单元类型为 Ｔｅｔ）。
并对其进行了运动特性的仿真研究，记录不同驱动

压强下驱动器弯曲变形圆心角的数值。图 ７所示
为 Ｐ＝０．０４ＭＰａ时驱动器弯曲状态仿真示意图。

对软体夹持器进行实验验证，首先制备实验

试件，单向弯曲驱动器和接触气囊均采用模具浇

铸法制得，其具体制备过程如图 ８所示。实验试

件制备完成后，搭建实验平台，如图９所示。将实
验试件安装在固定板上，由小型隔膜泵（ＤＣ１２Ｖ）
直接供气，电源（ＤＣ１２Ｖ３Ａ）连接直流电机调速板
（ＤＣ５１８Ｖ）控制气泵的输出压强，从 Ｙ１００气压表
（气压表最大可读气压为０．１ＭＰａ）可读出输出压强。

基于上述实验平台，将驱动器充气端固定，对

运动端进行数据采集，并由坐标纸得到相关实验

数据。不同驱动压强作用下驱动器的弯曲状态如

图１０所示。
记录不同驱动压强下驱动器弯曲变形圆心角

的理论计算值θＪ、有限元仿真值θＦ及实验值θＳ，

图 ７　单向弯曲驱动器弯曲仿真示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇ

ａｃｔｕａｔｏｒｂｅｎｄｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

图 ８　软体夹持器制备流程示意图

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｆｏｒａｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒ

图 ９　实验平台

Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｐｌａｔｆｏｒｍ

１５４
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如表３所示，并绘制其弯曲效果对比图，见图１１。
单向弯曲驱动器弯曲变形圆心角理论计算值

图 １０　单向弯曲驱动器弯曲变形圆心角示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｃｅｎｔｒａｌａｎｇｌｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

表 ３　单向弯曲驱动器弯曲变形圆心角对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｅｎｔｒａｌ

ａｎｇｌｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

Ｐ／ＭＰａ θＪ／（°） θＦ／（°） θＳ／（°）

０．０２９ ６０．１２３３ ６７．１１５８ ６１．５
０．０３０ ６６．７４７３ ６９．２９００ ６５．０
０．０３１ ７３．４５２１ ７１．４１８８ ６８．０
０．０３２ ８０．２３４４ ７３．５４７９ ７１．５

图 １１　单向弯曲驱动器弯曲变形圆心角的理论计算值、

有限元仿真值和实验值

Ｆｉｇ．１１　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ，ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｓｏｆ

ｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｅｎｔｒａｌａｎｇｌｅｏｆ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

与有限元仿真值的相对误差为 ６．６４％，理论计算
值与实验值的相对误差为 ５．８１％，验证了软体夹
持器变形理论模型的正确性。

３．２　单向弯曲驱动器末端接触力的仿真与实验
验证

　　为验证弯曲驱动器末端接触力理论模型的正
确性，根据力反馈原理对驱动器进行有限元仿真，

记录反馈力的数据，同时进行了驱动器末端接触

力的实验研究，将驱动器充气端固定，通过置于驱

动器末端的 ＹＤ３１０３压电石英力传感器（灵敏
度：４．０６ｐＣ／Ｎ）采集数据，如图１２所示。

将不同驱动压强作用下驱动器末端接触力的

理论计算值 ＦＪ、有限元仿真值 ＦＦ及实验值 ＦＳ进
行对比，数据如表 ４所示，并绘制出对比图，如
图１３所示。

单向弯曲驱动器末端接触力理论计算值与有

限元仿真值的相对误差为 １０．６８％，理论计算值
与实验值的相对误差为 ６．４％，验证了软体夹持
器末端接触力理论模型的正确性。

图 １２　单向弯曲驱动器末端接触力实验

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｎｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

表 ４　单向弯曲驱动器末端接触力对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

Ｐ／ＭＰａ ＦＪ／Ｎ ＦＦ／Ｎ ＦＳ／Ｎ

０．０１ ０．１２４８９６ ０．１４２３１３ ０．１３

０．０２ ０．４４９７９２ ０．５１３３３９ ０．４９

０．０３ ０．８９９５８４ ０．９６６６６８ ０．８８

０．０４ １．３２４４８０ １．４７９０３ １．３８

０．０５ １．８７４６８８ １．９９１３９２ ２．１４

３．３　接触气囊末端接触力的仿真与实验验证
由于接触气囊需要实现较大的接触力且变形

较小故选择大硬度硅胶 ｓｈｏｒｅＡ５０作为气囊本体

２５４
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材料，并采用 ＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎ模型应变能密度函数
方法建立接触气囊材料的本构模型

［３０］
，基于

ＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎ模型的典型二参数形式能量方程为
Ｚ＝Ｃ３０（Ｉ１－３）＋Ｃ０３（Ｉ２－３） （２２）

式中：Ｚ为接触气囊的应变能密度函数；Ｉ１＝λ
２
１＋

λ２２＋λ
２
３，Ｉ２＝λ

２
１λ
２
２＋λ

２
２λ
２
３＋λ

２
１λ
２
３均为张量不变量；

Ｃ３０、Ｃ０３为硅橡胶材料的 ＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎ模型材料
常系数。根据文献［３０］，得到主应力 Ｖ１、主拉伸
比 λ１、张量不变量 Ｉ１，２之间的关系：

Ｖ１ ＝
２
λ１
λ２１－

１
λ２１λ

( )２
２

Ｚ
Ｉ１
＋λ２２

Ｚ
Ｉ( )
２

（２３）

将 Ｖ１／［２（λ１－１／λ１
２
）］作为 Ｙ轴，１／λ１作为

Ｘ轴，可以拟合成一次函数并计算出材料常数：
Ｃ３０＝０．７５１６，Ｃ０３＝－０．５７６２。

利用材料常数，基于 ＡＢＡＱＵＳ有限元分析软
件，建立了仿真分析模型，图 １４所示为 Ｐ＝
０．０１ＭＰａ时接触气囊膨胀仿真示意图。

为验证接触气囊末端接触力有限元仿真的正

确性，进行了相关的实验研究，将接触气囊充气端

固定，通过置于驱动器末端的压力传感器采集

数据。接触气囊末端接触力实验值与有限元仿真

图 １３　单向弯曲驱动器末端接触力的理论计算值、

有限元仿真值和实验值

Ｆｉｇ．１３　Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ，ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｕｅｓｏｆｅｎｄｃｏｎｔａｃｔ

ｆｏｒｃｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

图 １４　接触气囊仿真示意图

Ｆｉｇ．１４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｔａｃｔａｉｒｂａｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

值如图１５所示，得到有限元仿真值与实验值相对
误差为６．１％。

图 １５　接触气囊末端接触力实验值与有限元仿真值对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｃｏｎｔａｃｔａｉｒｂａｇ

ｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

３．４　纤维增强结构对弯曲驱动器变形和末端接
触力的影响

　　为确定驱动器纤维增强结构的最优线圈数，

记录了在相同条件下，不同线圈匝数驱动器弯曲

变形圆心角的仿真与实验结果（见表 ５），并绘制
出对比图（见图１６）。不难发现，随着线圈匝数
表 ５　线圈匝数对单向弯曲驱动器弯曲程度的影响

Ｔａｂｌｅ５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｏｉｌｎｕｍｂｅｒｏｎｂｅｎｄｉｎｇｄｅｇｒｅｅｏｆ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

Ｎ Ｐ／ＭＰａ θＦ／（°） θＳ／（°） 相对误差／％

５ ０．０２ ２０．０８ １９．１４ ４．９１
１０ ０．０２ ３９．６９ ３７．２３ ６．６１
１５ ０．０２ ４８．９２ ４７．２５ ３．５３
１６ ０．０２ ４９．８５ ４７．３８ ５．２１
１７ ０．０２ ５０．６１ ４７．５０ ６．５５
１８ ０．０２ ５１．３４ ４７．６１ ７．８３
１９ ０．０２ ５１．９３ ４７．６９ ８．８９
２０ ０．０２ ５２．１４ ４７．７３ ９．２４

图１６　线圈匝数对单向弯曲驱动器弯曲变形圆心角的影响

Ｆｉｇ．１６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｏｉｌｎｕｍｂｅｒｏｎｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｃｅｎｔｒａｌａｎｇｌｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

３５４
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的增加，驱动器弯曲变形圆心角逐渐增大，当线圈

匝数超过 １５时，圆心角增长的幅度明显减小，相
对误差逐渐增大。

其原因在于随着线圈匝数的增加，超过驱动

器限定匝数，处于多匝数低螺距的情况，纤维增强

结构可简单的看作是对驱动器的径向约束，继续

增加线圈数对圆心角的影响不明显
［２９］
，综合考

虑，选择最优线圈数１５。
为探究纤维增强结构对驱动器变形程度的影

响，基于上述模型，开展了相同条件下有无纤维增

强结构驱动器弯曲变形圆心角的对比实验，结果

如表６所示，θ１为有纤维增强结构的圆心角，θ２
为无纤维增强结构的圆心角。由表中可知，具有

纤维增强结构的驱动器比不具备此结构的驱动器

弯曲圆心角增大了至少 ３．４８倍，平均增大了
５４２％。驱动器弯曲变形圆心角随驱动压强的变
化趋势如图１７所示，实验结果表明，纤维增强结
构具有增大驱动器圆心角的作用。

同理，探究纤维增强结构对驱动器末端接触

力的影响，方法同上，不同驱动压强下末端接触力

数据如表７所示，Ｆ１为有纤维增强结构的末端接
触力，Ｆ２为无纤维增强结构的末端接触力。基于

表 ６　纤维增强结构对单向弯曲驱动器弯曲程度的影响

Ｔａｂｌｅ６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｎ

ｂｅｎｄｉｎｇｄｅｇｒｅｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

Ｐ／ＭＰａ θ１／（°） θ２／（°） 增大倍数

０．０１ ６．９３ ２４．１４ ３．４８

０．０２ ９．２７ ４７．１１ ５．０８

０．０３ １２．３５ ６９．２９ ５．６１

０．０４ １４．４０ ８９．８９ ６．２４

０．０５ １６．１２ １０７．８９ ６．６９

图 １７　单向弯曲驱动器弯曲变形圆心角拟合曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｗｉｔｈｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｅｎｔｒａｌ

ａｎｇｌｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

实验数据，纤维增强结构的驱动器比不具备此结

构的驱动器末端接触力增大了至少１．８８倍，平均
增大了２１４％。末端接触力随输入压强变化的趋
势如图 １８所示，实验结果表明，纤维增强结构具
有增大驱动器末端接触力的作用。

表 ７　纤维增强结构对单向弯曲驱动器末端接触力的影响

Ｔａｂｌｅ７　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｎ

ｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

Ｐ／ＭＰａ Ｆ１／Ｎ Ｆ２／Ｎ 增大倍数

０．０１ ０．０６２３ ０．１３１３ ２．１１

０．０２ ０．２１３３ ０．４８８０ ２．２９

０．０３ ０．４６６７ ０．８７５１ １．８８

０．０４ ０．６７９０ １．３８２８ ２．０４

０．０５ ０．８９１４ ２．１３８４ ２．４０

图 １８　单向弯曲驱动器末端接触力拟合曲线

Ｆｉｇ．１８　Ｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅｗｉｔｈｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒ

４　结　论

１）本文设计了一款纤维增强型软体夹持器，
基于 Ｙｅｏｈ模型、ＮｅｏＨｏｏｋｅａｎ模型分别建立了单
向弯曲驱动器的变形理论模型和末端接触力理论

模型，并进行了有限元仿真和实验验证，结果证明

了理论模型的正确性。

２）本文开展了纤维增强结构对软体夹持器
变形和末端接触力影响的研究，结果表明：具有纤

维增强结构的软体夹持器，其圆心角平均增大了

５４２％，末端接触力平均增大了２１４％。
为进一步研究纤维增强型软体夹持器的整体

抓取性能，其整体抓取实验在后续工作中进行。
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ｒｏｂｏｔｉｃｇｒｉｐｐｅｒｆｏｒａｄａｐｔａｂｌｅａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｇｒａｓｐｉｎｇ［Ｊ］．ＳｏｆｔＲｏ

ｂｏｔｉｃｓ，２０１５，２（３）：１０７１１６．

［２６］ＢＲＯＷＮＥ，ＲＯＤＥＮＢＥＲＮ，ＡＭＥＮＤＪ，ｅｔａｌ．Ｕｎｉｖｅｒｓａｌｒｏｂｏｔｉｃ

ｇｒｉｐｐｅｒｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｊａｍｍｉｎｇｏｆｇｒａｎｕｌａｒｍａｔｅｒｉａｌ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄ

ｉｎｇｓｏｆｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓｏｆｔｈｅＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓｏｆ

Ａｍｅｒｉｃａ，２０１０，１０７（４４）：１８８０９１８８１４．

［２７］ＥＬＳＡＹＥＤＡ，ＶＩＮＣＥＮＳＩＡ，ＬＥＫＡＫＯＵＣ，ｅｔａｌ．Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ａｎａｌｙｓｉｓｍａｄｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｐｎｅｕｍａｔｉｃａｌｌｙａｃｔｕａｔｉｎｇ

ｓｉｌｉｃｏｎｅｍｏｄｕｌｅｆｏｒｒｏｂｏｔｉｃｓｕｒｇｅｒｙａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＳｏｆｔＲｏｂｏｔ

ｉｃｓ，２０１４，１（４）：２５５２６２．

［２８］董虎，林苗，顾苏程，等．多向气动驱动器软体仿生舌弯曲状

态的研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（９）：

１８８２１８９３．

５５４
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

ＤＯＮＧＨ，ＬＩＮＭ，ＧＵＳＣ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｍｏｔｉｏｎ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｏｆｔｂｉｏｎｉｃｔｏｎｇｕｅｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌ

ｐｎｅｕｍａｔｉｃａｃｔｕａｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（９）：１８８２１８９３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２９］ＷＡＮＧＺ，ＰＯＬＹＧＥＲＩＮＯＳＰ，ＪＯＨＡＮＮＥＳＴＢ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒａｃ

ｔｉｏｎｆｏｒｃｅｓｏｆｓｏｆｔｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ／

ＡＳＭＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，２２（２）：７１７７２７．

［３０］黄建龙，解广娟，刘正伟．基于 ＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎ模型和 Ｙｅｏｈ

模型的超弹性橡胶材料有限元分析［Ｊ］．橡胶工业，２００８，

５５（８）：４６７４７１．

ＨＵＡＮＧＪＬ，ＸＩＥＧＪ，ＬＩＵＺＷ．Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｓｕｐｅｒｅｌａｓｔｉｃｒｕｂｂｅｒｍａｔｅｒｉａｌｂａｓｅｄｏｎＭｏｏｎｅｙＲｉｖｌｉｎｍｏｄｅｌ

ａｎｄＹｅｏｈｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＲｕｂｂｅｒＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００８，５５（８）：

４６７４７１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　顾苏程　男，硕士研究生。主要研究方向：软体机器人。

王保兴　男，硕士研究生。主要研究方向：柔性机构学。

刘俊辰　男，硕士研究生。主要研究方向：混联机构动力学。

李巍　男，博士。主要研究方向：软体机器人。

曹毅　男，博士，教授。主要研究方向：软体机器人、并联机器

人、混联机器人、柔性机器人。

Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒ
ＧＵＳｕｃｈｅｎｇ１，２，ＷＡＮＧＢａｏｘｉｎｇ１，２，ＬＩＵＪｕｎｃｈｅｎｇ１，２，ＬＩＷｅｉ３，ＣＡＯＹｉ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＪｉａｎｇｎａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｗｕｘｉ２１４１２２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＪｉａｎｇｓｕＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＦｏｏｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＥｑｕｉｐｍｅｎｔａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｗｕｘｉ２１４１２２，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｕｚｈｏｕＶｏｃａｔｉｏｎａｌＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｓｕｚｈｏｕ２１５１０４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｌａｃｋｉｎｇｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅ
ｏｆｓｏｆｔｒｏｂｏｔｉｃｓ，ａｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒｉｓｔａｋｅｎａｓｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｂｊｅｃｔ，ａｎｄｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｅｎｄ
ｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ａｓｏｆｔｐｎｅｕｍａｔｉｃｇｒｉｐｐｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ｗｈｉｃｈ
ｉｓｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆａｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｂｅｎｄｉｎｇｄｒｉｖｅｗｉｔｈａｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ａｎａｘｉａｌｌｙｅｌｏｎｇａｔｅｄｃｏｎｔａｃｔａｉｒ
ｂａｇａｎｄａｕｎｉｔａｒｙｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｄｅｖｉｃｅ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ａｎｏｎｌｉｎｅａｒｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｃｕｒｖｅｄｃｅｎｔｅｒａｎｇｌｅｏｆａ
ｓｏｆｔｄｒｉｖｅａｃｔｕａｔｅｄｂｙｓｐｅｃｉｆｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＹｅｏｈｍｏｄｅｌ．ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅＮｅｏ
Ｈｏｏｋｅａｎｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｔｈｅｂｅｎｄｉｎｇａｃｔｕａｔｏｒｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｎ，ａ
ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓ
ｏｆｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｎｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄ
ｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｇｒｉｐｐｅｒｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃａｎｉｍ
ｐｒｏｖｅｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｔｈｅｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒｇｒｅａｔｌｙ．Ｔｈｉｓｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓａｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｂａ
ｓｉｓｆｏｒｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｅｎｄｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅｏｆｏｔｈｅｒｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄ；ｓｏｆｔｇｒｉｐｐｅｒ；Ｙｅｏｈ ｍｏｄｅｌ； ＮｅｏＨｏｏｋｅａｎ ｍｏｄｅｌ； ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ； ｅｎｄ
ｃｏｎｔａｃｔｆｏｒｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５２２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８０７１６：１３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８０７．１５０８．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＴｈｅＳｉｘＴａｌｅｎｔＰｅａｋｓＰｒｏｊｅｃｔｉｎＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＺＢＺＺ０１２）；“１１１”Ｐｒｏｊｅｃｔ（Ｂ１８０２７）；ＰｏｓｔｇｒａｄｕａｔｅＲｅｓｅａｒｃｈ＆Ｐｒａｃ

ｔｉｃｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒｏｇｒａｍｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＳＪＣＸ１８０６３０，ＫＹＣＸ１８１８４６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｏｙｉ＠ｊｉａｎｇｎａｎ．ｅｄｕ．ｃｎ

６５４
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