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航空电子系统机载网络实时性能评价技术

何锋１，，周璇１，赵长啸２，李峭１，王鹏２，熊华钢１

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．中国民航大学 适航学院，天津 ３００３００）

　　摘　　　要：机载网络是航空电子系统中实现信息实时可靠传输的手段，其发展程度和
能力决定了航空电子系统的总体构型及信息综合效能。不同于一般计算机网络，机载网络更

加强调组网的实时性，需要采用苛刻高效的方法实现其实时性能的分析与评价。以交换式网

络中消息传输过程为分析对象，研究了消息端到端传输延迟模型，给出了实时性能评价方法在

评估悲观性和计算紧性的对比指标；对解析分析、行为仿真和模型检查等典型机载网络实时性

评价关键技术进行了梳理和分析，给出了各种实时性能评价方法在计算紧性和效率等方面的

差异和实现途径。以简单网络和工业规模网络为研究案例对上述方法进行了验证说明，并对

比分析了各种方法在计算紧性的差异，探讨了航空电子系统机载网络实时性能评价技术的发

展趋势。

关　键　词：航空电子系统；机载网络；实时性；延迟分析；计算紧性
中图分类号：Ｖ２４７；ＴＰ３９３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０６５１１５

　　航空电子系统（以下简称航电系统）是飞机
的“大脑”和“神经中枢”，其综合化程度决定了飞

机的性能和发展水平，至今已经历 ４代典型技术
发展

［１］
。机载网络在航空工程领域苛刻的空间

限制和功能／性能约束条件下，对信息密集型的航
电系统进行信息综合和功能综合，是航电系统的

重要组成部分，其每一次技术革新都与航电系统

的升级演变密切相关，已成为航电系统架构代纪

演化的重要标志。

目前，机载网络经历了从最初分立式航电系

统采用的点到点总线 ＡＲＩＮＣ４２９，到联合式航电
系统采用的集中控制总线 ＭＩＬＳＴＤ１５５３Ｂ，再到
采用分布式控制的光纤数据接口（ＦｉｂｅｒＤｉｓｔｒｉｂｕ
ｔｅｄＤａｔａＩｎｔｅｒｆａｃｅ，ＦＤＤＩ）和线形令牌传递总线
（ＬｉｎｅａｒＴｏｋｅｎＰａｓｓｉｎｇＢｕｓ，ＬＴＰＢ）的总线式互连
发展

［２］
。随着航电系统综合化、模块化程度的深

入，以及数据通信在带宽、实时性、可靠性等方面

需求的极大增强，交换式组网技术成为机载网络

系 统 的 首 选。以 光 纤 通 道 （ＦｉｂｅｒＣｈａｎｎｅｌ，
ＦＣ）［３］、航空电子全双工交换式以太网（Ａｖｉｏｎｉｃｓ
ＦｕｌｌＤｕｐｌｅｘｓｗｉｔｃｈｅｔｈｅｒｎｅｔ，ＡＦＤＸ）［４］和时间触发
以太网（ＴｉｍｅＴｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ，ＴＴＥ）［５］为代表
的新一代航电系统互连技术已经在综合电子系统

中得到典型应用和考虑。

考虑到航电系统任务关键和安全关键特征，

不同于一般的商用计算机网络，机载网络更加强

调组网的实时性，体现于消息在网络传输中的端

到端延迟与消息传输截止期限之间的相对大小关

系。具体到消息的传输过程，其端到端延迟大小

取决于网络中的发送延迟、处理技术延迟和排队

延迟，其中排队延迟是消息传输延迟不确定性的

最主要构成部分。典型的可以采用解析方法、仿

qwqw
新建图章
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真（ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ）方法、模型检查（ＭｏｄｅｌＣｈｅｃｋｉｎｇ，
ＭＣ）方法、测试方法（ｔｅｓｔ）等实现端到端传输延
迟的分析与评价。不同的实时性能评价方法具有

不同的计算紧性（ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔｎｅｓｓ）和效率；同
时，不同的总线网络协议也将导致不同的评价

模型。

本文首先研究了机载交换式网络中消息端到

端传输延迟模型，在其基础上给出了衡量不同实

时性能评价方法在评估悲观性和计算紧性的对比

指标，然后针对每一类实时性能评价方法，依据于

其发展过程和实施手段进行细化梳理，重点讨论

各种方法在计算紧性和效率方面的差异，最后以

２种典型网络拓扑为应用背景对上述方法进行性
能对比，并展望机载网络实时性能评价技术的发

展趋势。

１　机载网络端到端延迟分析

１．１　消息端到端传输延迟模型
随着计算机技术、网络技术和通信技术的发

展，航电系统对机载网络的实时要求逐渐提高。

机载网络的实时性能评价结果不仅可用作航电系

统设计好坏的总体评价指标，还可用作资源调度

分配、消息路径设计、优先级配置等关键技术实施

的重要考核指标。依照实时性能评价结果，可以

对机载网络的设计过程进行反馈，形成迭代优

化
［６８］
。对于民用航空来说，实时性能评价结果

还是航电系统能否取得适航认证的关键
［９１０］
。

当前先进的航电系统多采用基于交换式结构

的组网手段，比如 ＦＣ、ＡＦＤＸ和 ＴＴＥ等。相比于
总线式组网技术，交换式组网技术在多网段交换

结构、带宽、组网复杂性、消息调度机制、消息传输

路径等方面都具有更大的复杂性，由此也带来其

实时性能评价的巨大挑战。

对机载网络实时性能进行评价，取决于对每

一条消息端到端传输延迟的分析结果。考虑机载

交换式网络中具体的某一条消息 τｉ，沿其传输路
径 Ｐｉ进行传输，传输路径 Ｐｉ由源端系统（ｓｏｕｒｃｅ
ＥＳ）、转发交换机（ｓｗｉｔｃｈ）和目的端系统（ｄｅｓｔｉｎａ
ｔｉｏｎＥＳ）及其相连的物理链路构成，形成从源端到
目的端的整个完整路径。与消息 τｉ共享路径的
其他消息与 τｉ竞争端口输出，从而造成流量 τｉ传
输的不确定性，而这种不确定性还会随着级联的

深入而进一步放大。

不失一般性，可以把消息 τｉ端到端传输延迟
表示为

Ｄ（τｉ，Ｐｉ）＝ＬＤ（τｉ，Ｐｉ）＋ＳＤ（τｉ，Ｐｉ）＋ＷＤ（τｉ，Ｐｉ）
式中：ＬＤ（τｉ，Ｐｉ）为数据帧在物理链路上的发送
延迟，在全双工工作模式下，单个帧发送延迟取决

于消息帧长和物理链路传输带宽的比值。当消息

经过多条物理链路时，发送延迟是单个帧的传输

时间与经过物理链路数量的乘积。

ＳＤ（τｉ，Ｐｉ）为消息对应的数据帧从交换机输
入端口发送到输出端口的时间，不包含数据帧在

输出端口排队的时间。从模型简化角度一般称

ＳＤ（τｉ，Ｐｉ）为交换机固有的技术延迟，其值为单
交换机固定技术延迟与消息经过交换机的个数的

乘积。

ＷＤ（τｉ，Ｐｉ）为消息对应的数据帧在交换机或
者端系统输出端口等待排队调度的时间，取决于

数据帧输出排队的过程，可以将其进一步细化为

ＷＤ（τｉ，Ｐｉ）＝ＷＤ（τｉ，Ｐｉ，ＥＳ）＋ ＷＤ
Ｓｗｉｔｃｈ∈ΨＰｉ

（τｉ，Ｐｉ，ｓｗｉｔｃｈ）

其中：ＷＤ（τｉ，Ｐｉ，ＥＳ）为数据帧在源端系统的排队
等待时间； ＷＤ

ｓｗｉｔｃｈ∈ΨＰｉ

（τｉ，Ｐｉ，ｓｗｉｔｃｈ）为数据帧沿其路

径 Ｐｉ经过的交换机的输出端口的排队等待时间；
ΨＰｉ为路径 Ｐｉ上交换机的集合。

因此，消息端到端传输延迟 Ｄ（τｉ，Ｐｉ）可以被
分成固定值 ＬＤ（τｉ，Ｐｉ）＋ＳＤ（τｉ，Ｐｉ）部分和变化
值 ＷＤ（τｉ，Ｐｉ）部分。固定值部分可以根据事先
配置的消息参数和路径进行简单计算，而变化值

部分高度依赖于组网的动态特征和具体配置，是

导致消息传输不确定性的最大来源。结合消息端

到端传输延迟和消息传输截止期限，可以进行消

息传输是否满足实时性能的基本判断，以及传输

时间裕量的计算。

无论在什么条件下，消息 τｉ的最大传输延迟
Ｄ（τｉ，Ｐｉ）都小于对应的传输截止期限Ｄｅａｄｌｉｎｅ（τｉ，
Ｐｉ）时，也即
Ｄ（τｉ，Ｐｉ）＜Ｄｅａｄｌｉｎｅ（τｉ，Ｐｉ）
称消息 τｉ的实时性能能够保障；否则，消息 τｉ实
时性能不能够得到保障，在最坏情况下，其数据帧

传输不能及时到达目的节点。在实时性能可保障

条件下，消息传输截止期限与最大传输延迟之间

的差值称之为消息传输时间裕量，即

Ｍ（τｉ，Ｐｉ）＜Ｄｅａｄｌｉｎｅ（τｉ，Ｐｉ）－Ｄ（τｉ，Ｐｉ）
显然 Ｍ（τｉ，Ｐｉ）越大，消息在规定的截止期限

前能够越快地传输到目的节点，潜在的实时性能

保证能力也越强，可以将其作为机载网络系统优

化设计的目标进行整体考虑。

１．２　实时性能评价方法性能对比指标
由于消息传输截止期限通常由应用需求产生

２５６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 何锋，等：航空电子系统机载网络实时性能评价技术

并决定，对于机载网络实时性能评价工作来说是

一个给定值；因此，如何能够更有效地得到消息最

大传输延迟 Ｄ（τｉ，Ｐｉ），是整个评价过程中的关
键。由此也发展了多种消息最大传输延迟及其相

关的实时性能评价方法。典型的，解析方法可以

得到传输延迟的理论上确界，存在网络演算（Ｎｅｔ
ｗｏｒｋＣａｌｃｕｌｕｓ，ＮＣ）［１１１３］、轨迹法（ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙＡｐ
ｐｒｏａｃｈ，ＴＡ）［１４１５］、整 体 法 （Ｈｏｌｉｓｔｉｃ Ｍｅｔｈｏｄ，
ＨＭ）［１６１７］等典型分析方法。仿真方法［１８１９］

通过

通信行为模拟，实现网络运行时态行为仿真，是网

络性能评价的常用方法，利用仿真方法获得的平

均延迟提供了网络运行时态性能评价参考。模型

检查
［２０２１］

方法通过状态穷举，可以实现消息最坏

传输延迟的精确评价。测试方法
［２２］
与仿真方法

类似，通过对真实机载网络系统进行测试，获得实

际的机载网络实时性能。

实时性能评价技术还典型依赖于机载网络协

议本身的通信机制。比如，针对 ＦＣ存在解析方
法

［２３］
、仿真方法

［２４］
、测试方法

［２５］
等评价手段；针

对 ＡＦＤＸ存在解析方法［２６２８］
、仿真方法

［１８，２９］
、模

型检查方法
［３０３１］

、测试方法
［３２］
等评价手段；针对

ＴＴＥ存在解析方法［３３３４］
、仿真方法

［１９］
、测试方

法
［３５］
等评价手段，此外其实时性能与可调度性设

计紧密相关
［３６３９］

。

不同的实时性能评价方法具有不同的评价效

率和计算紧性。一旦机载网络配置参数形成，可

以认为网络中消息最坏传输延迟为一固有的确定

值，也即：消息准确最大传输延迟 Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ），而
采用不同评价方法获得的最大传输延迟为

Ｄａｃｑ（τｉ，Ｐｉ）。虽然 Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）客观存在，但很难通
过实时性能评价方法获得。当 Ｄａｃｑ（τｉ，Ｐｉ）＞
Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）时，则通过评价方法获得的最大延迟
具有评估的悲观性。因此，可以将 Ｄａｃｑ（τｉ，Ｐｉ）＞
Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）的比例定义为该评价方法的悲观性
Ｐｅｓｓ（τｉ，Ｐｉ），也即：反映其实时性能分析能力的
悲观程度。

Ｐｅｓｓ（τｉ，Ｐｉ）＝［Ｄａｃｑ（τｉ，Ｐｉ）－
　　Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）］／Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）

当 Ｄａｃｑ（τｉ，Ｐｉ）＜Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）时，则通过评价
方法获得的最大延迟具有评估的乐观性，同样将

其定义为 Ｄａｃｑ（τｉ，Ｐｉ）＜Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）的比例，反映
其实时性能分析能力的乐观程度，即

Ｏｐｔｉ（τｉ，Ｐｉ）＝［Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）－
　　Ｄａｃｑ（τｉ，Ｐｉ）］／Ｄａｃｔ（τｉ，Ｐｉ）

具有乐观性的评价方法不足以进行系统最坏

性能预估，只是提供了系统最坏性能的某种参考，

但具有评估悲观性的方法可以支持系统最坏性能

预估，可以用来进行系统实时性能评价。

不同方法的评估悲观性就代表了各种方法在

最坏性能预估过程中与真实最坏传输延迟的接近

程度，悲观性越小，其预估值就越精确。但实际上

系统真实最坏传输延迟往往不能获得，由此发展

了计算紧性的指标来刻画不同评价方法的相对优

劣程度。计算紧性被定义为不同评价方法其端到

端传输延迟分析结果的比例。当采用２种具有悲
观性的方法分别进行最坏性能分析时，得到延迟

结 果 Ｄａｃｑ１ （τｉ，Ｐｉ）和 Ｄａｃｑ２（τｉ，Ｐｉ），如 果 以
Ｄａｃｑ１（τｉ，Ｐｉ）为参考标准值，则 Ｄａｃｑ２（τｉ，Ｐｉ）所对
应的评价方法的计算紧性为

Ｔｉｇｈｔ（２，１）（τｉ，Ｐｉ）＝Ｄａｃｑ２（τｉ，Ｐｉ）／Ｄａｃｑ１（τｉ，Ｐｉ）
当 Ｄａｃｑ２（τｉ，Ｐｉ） ＞Ｄａｃｑ１（τｉ，Ｐｉ）时，则

Ｄａｃｑ１（τｉ，Ｐｉ）对 应 的 评 价 方 法 悲 观 性 较 小，
Ｄａｃｑ２（τｉ，Ｐｉ）对应的评价方法悲观性较大，而
Ｔｉｇｈｔ（２，１）（τｉ，Ｐｉ）则反映了这２种方法之间的相对
优劣性：相对于 Ｄａｃｑ２（τｉ，Ｐｉ）所对应的评价方法，
Ｄａｃｑ１（τｉ，Ｐｉ）对应的评价方法在最坏传输延迟预
估方面更接近真实值，也即具有更好的计算紧性。

反之亦然。进一步，计算紧性也可以衡量具有乐

观性的评价方法之间的相对优劣性。当参考标准

值为精确最坏传输延迟时，计算紧性实际上也是

评估悲观性的一种变体。

因此，在精确最坏传输延迟难以获得的情况

下，采用评估结果相对比的方法提供了不同评价

方法计算紧性的相对度量手段。具有空分交换结

构的交换式组网拓扑，以及针对不同关键级别的

不同调度机制，为消息相干分析带来了巨大的复

杂性。如何获得更接近真实最坏传输延迟的方

法，也即如何实现更具有计算紧性的上确界计算，

一直是实时网络领域不断追求的目标。

２　解析方法
２．１　网络演算

网络演算（ＮＣ）是一种基于最小加代数（ｍｉｎ
ｐｌｕｓ）理论的网络性能分析方法，又可分为确定性
网络演算（ｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃＮＣ）［４０４１］和随机网络演算
（ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃＮＣ）［１３，４２］两类。确定性网络演算定义
到达曲线（ａｒｒｉｖａｌｃｕｒｖｅ）α（ｔ）［１１１２］表征到达数据
流的 上 包 络，定 义 服 务 曲 线 （ｓｅｒｖｉｃｅｃｕｒｖｅ）
β（ｔ）［４３４４］表征网络节点对具有不同服务质量
（ＱｏＳ）需求的数据流的最小服务能力，使用到达
曲线和服务曲线的最大水平差 ｈ（α，β）和最大垂
直差 ｖ（α，β）表示数据流在该节点的最坏时间延

３５６
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迟 ｄｍａｘ和最大数据积压 ｗｍａｘ
［４０，４５］

，如图 １所示，相
应计算公式如下：

ｄｍａｘ≤ ｈ（α，β）＝
　　 ｓｕｐ

ｓ≥０
（ｉｎｆ｛τ≥０α（ｓ）≤ β（ｓ＋τ）｝）

ｗｍａｘ≤ ｖ（α，β）＝ｓｕｐ
ｓ≥０
｛α（ｓ）－β（ｓ）｝

图 １　确定性网络演算模型

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃｎｅｔｗｏｒｋｃａｌｃｕｌｕｓｍｏｄｅｌ

　　经过本级网络节点输出数据流的不确定性可
以在原有不确定性的基础上，通过延迟换算为突发

度增加来逼近，从而实现从源节点到目的节点的流

量求解和最坏延迟的累加计算。随机网络演算在

确定性网络演算的基础上，利用大偏离原理结合概

率运算，计算数据流在保证条件下的最坏延迟上界，

是对确定性网络演算在概率随机方向上的扩展。

１９９１年，Ｃｒｕｚ［１１１２］首次提出了确定性网络演
算的基本概念和方法，２００１年，ｌｅＢｏｕｄｅｃ和 Ｔｈｉ
ｒａｎ［４０］正式将最小加代数引入到网络演算中，论
述了基于最小加代数的确定性网络演算模型，包

括到达曲线、服务曲线、最小加代数下的卷积与反

卷积运算等基本概念和相关结论，将之发展完善

并系统化为理论体系。

针对网络演算理论在机载网络方面的应用，

Ｇｒｉｅｕ［４６］将确定性网络演算方法应用于 ＡＦＤＸ性
能评价中，利用虚拟链路的流量整形特点，采用漏

桶模型
［４５］
实现数据流到达模型的建模，结合非抢

占模式的传输特点，对固定优先级（ＦｉｘｅｄＰｒｉｏｒｉｔｙ，
ＦＰ）／ＦＩＦＯ调度策略下的端口服务模型进行建
模，实现了 ＡＦＤＸ实时性能评价。

考虑数据帧序列化的影响，来源于相同上一

级物理链路的数据帧无法同时到达本级输出节

点，因此节点处聚合数据流
［４０］
到达曲线并不是各

单条数据流到达曲线的简单叠加。Ｇｒｉｅｕ［４６］率先
提出分组（ｇｒｏｕｐ）方法解决此问题，引进实际最大
可能突发度和物理链路传输速率的约束，实现了分

组网络演算的优化设计。针对包含 ８个交换机，
１０００多条虚拟链路（ＶＬ）的 ＡＦＤＸ拓扑，采用分组
思想带来的端到端延迟优化程度平均可达

２４．２１％［４７］
，后续相关改进可以参考文献［４８４９］。

同时存在考虑流量调度偏置的网络演算方

法
［５０］
，通过定义绝对偏置量（ｄｅｆｉｎｉｔｉｖｅｏｆｆｓｅｔ）将

源端系统流量不同的调度偏置与周期性的虚拟链

路相关联，进一步利用相对偏置量（ｒｅｌａｔｉｖｅｏｆｆｓｅｔ）
计算同一分组内不同流量到达曲线组合的上包

络，以此优化消息延迟计算。在工业应用规模例

子中，利用消息偏置得到的端到端延迟上界与分

组网络演算方法相比平均减少了４９．９３％［５０］
。消

息调度偏置往往来源于不同分区执行窗口相对于

主时间框架（ＭＡＦ）的位移，由此导致属于不同分
区的消息之间存在固定偏置。因此，调度偏置可

以认为是消息产生时刻之间的一种固有属性。

针对 ＴＴＥ网络同样存在利用网络演算进行
延迟计算的文献。由于 ＴＴ流的强制抢占性特
征，直接将 ＴＴ流考虑为高优先级流，利用基本网
络演算理论进行速率约束（ＲａｔｅＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ，ＲＣ）
流延迟分析会带来计算上的乐观性

［５１］
。考虑在

每个 ＴＴ触发窗口前增加一个最大帧长的保护带
宽（ｇｕａｒｄｂａｎｄ）再利用基本网络演算理论进行
ＲＣ流延迟，又会导致结果过于悲观［５１］

。Ｚｈａｏ
等

［３３］
在 ＴＴ流量多孔（ｐｏｒｏｓｉｔｙ）调度模型［５２］

的基

础上，通过引入偏置量
［５０］
计算 ＴＴ流量到达曲线

组合的上包络，进而获得节点对 ＲＣ流量的服务
曲线，从而实现 ＲＣ流量端到端延迟上界的分析；
并进一步

［３４］
在抢占传输模式（ｐｒｅｅｍｐｔｉｏｎｍｏｄｅ）

和及时阻止传输模式（ｔｉｍｅｌｙｂｌｏｃｋｍｏｄｅ）下，对比
不同 ＴＴ流量调度密度以及预留方式下网络的实
时性能，发现 ＲＣ流量的延迟上界在 ＴＴ流量稀疏
（ｓｐａｒｓｅ）排列、动态（ｄｙｎａｍｉｃ）预留时比密集（ｉｎ
ｔｅｎｓｉｖｅ）排列、静态（ｓｔａｔｉｃ）预留时更紧。

基于基本网络演算理论，以及其分组思想进

行的网络性能分析还见于针对其他总线式、交换

式
［５３］
，或者异构网络

［５４］
的性能分析工作，同时还

存在利用典型组网参数进行网络性能预测的泛化

网络演算模型
［５５］
，以实现典型组网特征下的网络

性能画像。

确定性网络演算分析结果可以作为网络性能

验证及认证的基本参考数据，但往往也过于悲观。

考虑到某些非安全关键航电应用在设计过程中允

许在部分帧错过截止期限的情况下仍能提供准确

的结果，可以使用随机网络演算分析流量延迟最

坏情况下的概率上界，即：允许数据帧在一定概率

范围内超过该上界。Ｃｈａｎｇ等［５６］
最早提出了一

种基于确定性流量和确定性服务的统计上界模

型。Ｖｏｊｎｏｖｉｃ和 ｌｅＢｏｕｄｅｃ［５７５８］针对单交换机简单

４５６
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模型使用 Ｈｏｅｆｆｄｉｎｇ不等式给出了消息延迟概率
上界分析方法。Ｒｉｄｏｕａｒｄ等［５９］

对 Ｖｏｊｎｏｖｉｃ方法
进行扩展，将随机网络演算理论应用于多跳

ＡＦＤＸ网络中，介绍了 ＦＰ／ＦＩＦＯ调度策略下概率
延迟上界计算方法。赵露茜等

［６０］
通过切诺夫

（Ｃｈｅｒｎｏｆｆ）边界定理构造 ＴＴＥ网络中 ＲＣ流量的
两状态伯努利分布模型，得到概率保证下的延迟

上界，与利用确定性网络演算获得的确定性延迟

上界对比，结果表明随机网络演算模型可以有效

减小确定性网络演算模型性能分析的悲观性。

２．２　轨 迹 法
轨迹法是针对分布式网络系统中根据数据流

既定轨迹（也即消息传输路径）进行端到端延迟

上界分析的确定性方法。它考虑的是数据帧沿其

传输路径上最坏情况的构造，而不是针对每个节

点的最坏情况，由此也部分克服了网络演算模型

中利用输出曲线突发度增大模拟数据帧到达的不

确定性带来的评估悲观性。轨迹法以数据流 τｉ
在时刻 ｔ产生的数据帧 ｆｉ为研究对象，沿传输轨
迹末节点逆序递推至源节点，找到各流经节点处

导致 ｆｉ传输延迟的相干流，并划分忙周期
［６１６２］

（ｂｕｓｙｐｅｒｉｏｄ），采用递归方法得到末节点处 ｆｉ的

最晚开始时间 Ｗｌａｓｔｉｉ，ｔ，结合该节点对 ｆｉ的最大响应
时间获得数据流 τｉ在最坏情况下的端到端延迟
Ｄｉ，如图２所示，其中位于各个节点 ｈ的忙周期用

ＢＰｈ表示，忙周期开始时刻用 Ｍｈｉ表示。图 ２给出
了消息在源端 Ｅ１，交换节点 Ｓ１、Ｓ２和 Ｓ３的排队示

意情况，ａＳ１ｆ１为数据帧 ｆ１到达节点 Ｓ１的时间，Ｍ
Ｓ１
ｉ 为

对于数据帧 ｆｉ在节点 Ｓ１上忙周期开始的时间。Ｄｉ
和Ｗｌａｓｔｉｉ，ｔ相应计算公式如下：

Ｄｉ＝ｍａｘ
ｔ≥０
（Ｗｌａｓｔｉｉ，ｔ ＋Ｃｉ－ｔ）

Ｗｌａｓｔｉｉ，ｔ ＝ ∑
ｊ∈ｓｐｉ∪｛ｉ｝
Ｐｉ∩Ｐｊ≠

１＋
ｔ＋Ａｉ，ｊ
Ｔｊ

( )Ｃｊ＋

　　 ∑
ｊ∈ｈｐｉ

Ｐｉ∩Ｐｊ≠

１＋
Ｗｌａｓｔｉ，ｊｉ，ｔ ＋Ｂｉ，ｊ

Ｔｊ
( )Ｃｊ＋

　　 ∑
ｈ∈Ｐｉ
ｈ≠ｌａｓｔ

(
ｉ

Ｍａｘ
ｊ∈ｈｐｉ∪ｓｐｉ∪｛ｉ｝

ｈ∈Ｐｊ

（Ｃｊ )） ＋（Ｐｉ －１）Ｔｓｗ ＋

　　∑
Ｎｈ∈Ｐｉ

（δｈｉ）－∑
Ｎｈ∈Ｐｉ
Ｎｈ≠ｆｉｒｓｔｉ

（ΔＮｈ）－Ｃｉ

Ｗｌａｓｔｉｉ，ｔ计算公式等号右边第 １项计算与 τｉ共
用过输出端口且优先级与 τｉ一致的数据帧的最
大传输延时之和；第２项考虑所有与 τｉ共用过输
出端口且优先级高于 τｉ的数据帧的最大传输延
时之和；第３项考虑除去路径 Ｐｉ上的最后一个节

图 ２　轨迹法分析模型

Ｆｉｇ．２　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｐｐｒｏａｃｈａｎｄｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌ

点，其他所有输出端口上的最长数据帧的传输延

时之和；第４项统计 τｉ所经过的交换机的技术时
延之和；第５项考虑所有与 τｉ共用过输出端口但
优先级低于 τｉ的数据帧的最大传输延时之和；第
６项代表着节点 Ｎｈ上的序列化影响；第 ７项为流
量τｉ在最后１个节点的处理时间Ｃｉ。Ａｉ，ｊ和Ｂｉ，ｊ均
为数据帧 ｆｉ和 ｆｊ之间最大相对抖动，但前者优先
级与 τｉ相同，后者优先级高于 τｉ；Ｔｉ为数据流 τｉ
的周期；ｈｐｉ为优先级高于 τｉ的数据流集合；ｓｐｉ
为优先级等于 τｉ的数据流集合；Ｔｓｗ为交换机技术
延迟；ｆｉｒｓｔｉ为第 １个交换节点；ｌａｓｔｉ为最后 １个
交换节点；ΔＮｈ为节点 Ｎｈ上的序列化影响。

轨迹法最早由 Ｍａｒｔｉｎ和 Ｍｉｎｅｔ［１４］提出，约定
节点 Ｎｈ处与数据帧 ｆｉ相匹配的繁忙区间［ｔ１，ｔ２）
内无空闲时间，且所有在时刻 ｔ１之前到达 Ｎｈ的
优先级高于或等于 τｉ的数据帧在繁忙区间开始
时均已到达并准备输出，由此推导出 ＦＩＦＯ策略
下端到端最坏延迟计算公式。之后 Ｍａｒｔｉｎ和 Ｍｉ
ｎｅｔ［１５］通过引进参数 Ｘｉ，ｔ和 δｉ分别表示高优先级
数据帧以及非抢占传输模式对 ｆｉ传输的最坏影
响，进一步完善轨迹法使之适用于采取 ＦＰ调度
策略的分布式系统。

Ｂａｕｅｒ等［２６，４７］
根据 ＡＦＤＸ特征将轨迹法引入

机载网络性能分析，并进一步考虑流量的序列化

效果，结合分组技术思想提出了分组轨迹法，相较

于基本轨迹法，在工业应用规模例子下，其最坏延

迟上界计算结果平均减少１８．３６％［４７］
。其改进主

要在于：在计算末节点处数据帧 ｆｉ最晚开始时间

(时添加了一个序列化修正项 －∑ΔＮ )ｈ 。通常

情况下，节点 Ｎｈ繁忙区间的开始时刻与来源于
上一个节点 Ｎｈ－１的第 １个数据帧到达时刻可能
不一致，两者的差异导致修正项的值不为 ０，通过
计算修正值实现延迟边界更紧性的计算。同时

Ｂａｕｅｒ等还发现［６１］
，通过限制新加入的负载数据

流的最大帧长度 Ｓｍａｘ，可以有效降低新加入数据
流对已有数据流的延迟干扰，部分克服负载增加

５５６
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带来的延迟扩散影响。基于序列化思想的轨迹法

改造技术，还可以参见文献［６３６５］。
类似于流量调度偏置在网络演算中的应用，

也可以在轨迹法中引入调度偏置以进一步优化消

息端到端传输延迟
［６６］
。其基本思想来源于对数

据帧干扰窗口的可重叠程度的判断：当调度偏置

导致相干数据帧到达窗口不重叠时，则相干数据

帧不会对待分析流形成阻塞干扰；反之，则存在阻

塞干扰。

相比于网络演算方法，轨迹法的计算紧性得

到了 １０％［４７］
以上的程度提升，但依然存在固有

的计算悲观性，Ｌｉ等［６７］
分析了轨迹法悲观性的来

源，认为包括：低估了序列化影响、高估了竞争流

负荷、高估了忙周期等。通过构建可达不利场景

（ｒｅａｃｈａｂｌｅｕｎｆａｖｏｒａｂｌｅｓｃｅｎａｒｉｏ）［２６］实现轨迹法计
算悲观性的评估，在工业应用规模例子下，分组轨

迹法的平均悲观性在１２％［６７］
左右。

基于轨迹法的实时性能分析手段还可以见于

针对其他组网协议的研究工作，如：ＡＶＢ（Ａｕｄｉｏ
ＶｉｄｅｏＢｒｉｄｉｎｇ）［６８］、ＴＴＥ［６９］等。

同时存在以轨迹法为基础而发展的类似实时

性能分析方法，如转发延迟分析法（Ｆｏｒｗａｒｄｅｎｄ
ｔｏｅｎｄｄｅｌａｙＡｎａｌｙｓｉｓ，ＦＡ）［７０］，能够处理链路最大
瞬时负载超过 １００％情况下的延迟分析处理，在
这种情况下传统轨迹法则不能得到闭合解。

２．３　整 体 法
整体法同样是一种针对分布式实时通信系统

进行实时性能分析的解析方法。所谓的“整体”

并不是像轨迹法那样对数据流传输路径上的干扰

进行统筹分析，而是通过引入时延抖动（ｊｉｔｔｅｒ）和
偏置（ｏｆｆｓｅｔ）刻画数据帧在每一个输出节点上的
最大不确定性；然后从源端到目的端，依照上一节

点计算的抖动和偏置，形成本级节点最大干扰分

析的依据，由此又形成本级新的抖动和偏置；通过

对各个输出节点的延迟进行累加从而获得最终端

到端延迟分析结果。

整体法最初来源于任务调度分析
［７１］
，当考虑

任务之间存在消息交互时，需要将整体法从任务

调度扩展到网络调度。基于此目的，Ｔｉｎｄｅｌｌ和
Ｃｌａｒｋ［１６］首先给出了分布式系统中采用固定优先
级任务调度和时分多址（ＴｉｍｅＤｉｖｉｓｉｏｎＭｕｌｔｉｐｌｅ
Ａｄｄｒｅｓｓ，ＴＤＭＡ）通信调度模式下应用层到应用层
的最坏延迟分析算法，通过迭代计算实现了任务

到消息的整体调度延迟分析，并证明当处理器和

总线物理链路的利用率低于 １００％时，迭代计算
公式总是可以收敛的。随后，Ｔｉｎｄｅｌｌ等［１７］

又将整

体法扩展到采用定时令牌通信协议（ｔｉｍｅｄｔｏｋｅｎ
ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ ｐｒｏｔｏｃｏｌ）的 分 布 式 系 统 中。

Ｓｐｕｒｉ［７２］沿用 Ｔｉｎｄｅｌｌ等［１７］
的思路，针对最早截止

期限优先（ＥａｒｌｉｓｔＤｅａｄｌｉｎｅＦｉｒｓｔ，ＥＤＦ）调度系统进
行了任务与消息延迟的联合分析。以上研究工作

中都假定通信系统采用总线形式。

Ｇｕｔｉｅｒｒｅｚ等［７３］
将整体法应用到交换式 ＡＦＤＸ

网络中，考虑终端系统对信息的分包处理与调度

发送，以及交换机对消息的存储转发过程，如图 ３
所示。图中：Φｉ为消息的初始相位；Ｊｉ为释放抖
动；ＬＴ为技术延迟；ＬＴｍｉｎ为最小技术延迟；ＪＴｅｃｈ为
最小固定技术延迟；Ｎｂｗ为链路带宽；ＬＳ为交换机
最大硬件延迟；ＬＲ为接收端最大技术延迟；ＬＲｅｃ为
接收端延迟；ＬＴｒ为传播延迟；ＬＳＷ为交换节点延
迟；ＬＶＬ为源端发送延迟。同时针对多包（ｍｕｌｔｉ
ｐａｃｋｅｔ）消息和子虚拟链路（ＳｕｂＶＬ）调度都一并
进行考虑，相应的最坏传输延迟 Ｄｉ计算公式
如下：

Ｄｉ＝ＬＶＬ（ｉ） ＋ＬＴｒ（ｉ） ＋∑
ｌａｓｔｉ

ｈ＝ｆｉｒｓｔｉ

（ＬＴ＋ＬＳＱ（ｉ，ｈ） ＋ＬＴｒ（ｉ））

式中：ＬＳＱ（ｉ，ｈ）为排队延迟，通过迭代计算可以实现
最坏传输延迟求解。通过大规模网络（包括 １６个
交换机以及 １０００条虚拟链路）在不同端口利用
率配置（１４％ ～４７％）［７３］条件下的计算验证表明：
相比于网络演算和轨迹法，整体法仍存在一定程

度上的悲观性，其计算紧性与基本网络演算法类

似，但其可扩展性强，并且具备快速性能分析效

率，可以应用于大规模实际网络系统的实时性能

分析工作中。

图 ３　整体法分析模型［７３］

Ｆｉｇ．３　Ｈｏｌｉｓｔｉｃｍｅｔｈｏｄａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌ［７３］

３　仿真方法

仿真方法通过在计算机上运行程序来模拟系

统的运行过程，以软件的方式记录并分析仿真输

出结果，从而对真实环境下系统的实际运行性能

进行预测。针对机载网络的仿真通常采用离散事

件建模方法，通过对网络设备、通信流量，以及通

信协议进行抽象，采用离散事件定义网络元素的

６５６
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交互行为，从而实现整个网络系统的仿真模拟，以

此获取网络设计或优化所需的关键性能数据。

仿真方法一直都是机载网络实时性能评价的

基本手段，从总线式 １５５３Ｂ［７４］、ＴＴＰ（ＴｉｍｅＴｒｉｇ
ｇｅｒｅｄＰｒｏｔｏｃｏｌ）到 交 换 式 ＦＣ［２４］、ＡＦＤＸ［１８］ 和
ＴＴＥ［１９］等，存在大量的文献探讨其仿真方法，通
常将网络元素（例如：端系统、交换机）分解为单

向链路、缓冲区、解复用器和调度复用器等基本元

素，并把系统性能评价归结为排队问题。

民用领域下存在大量关于 ＦＣ应用于存储局
域网（ＳｔｏｒａｇｅＡｒｅａＮｅｔｗｏｒｋ，ＳＡＮ）的仿真评价研
究

［７５］
。考虑到航电环境下 ＦＣ组网的实时性能和

复杂性，文献［２４］从航电系统对数据传输的需求
出发，在协议分析的基础上，将不同拓扑结构的网

络抽象成终端与交换机模型的组合并分别建模，

构建了适合航电环境的 ＦＣ网络仿真平台。
针对 ＡＦＤＸ网络仿真建模，Ｃｈａｒａｒａ等［１８，７６］

考

虑终端系统的应用调度、流量整型、复用和解复用

队列，以及交换机的输入、缓存和输出队列等模

型，在 ＱＮＡＰ２（ＱｕｅｕｉｎｇＮｅｔｗｏｒｋＡｎａｌｙｓｉｓＰａｃｋ
ａｇｅ）［７７］环境下对 ＡＦＤＸ网络消息的端到端延迟
分布情况进行了统计。类似的工作还包括：基于

排队网络仿真机制（ｑｕｅｕｅｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍ）［７８］的仿真模型等。特别的，Ｓｃｈａｒｂａｒｇ
和 Ｆｒａｂｏｕｌ［７９］将 ＶＬ相干流量分成 ３类：直接相关
流量、间接相关流量、无关流量，通过剔除不影响

虚拟链路 ＶＬｉ沿指定路径 Ｐｉ传输的无关虚拟链
路，得到 ＶＬｉ在 ＡＦＤＸ网络中传输时的 ＶＬ影响
子集，可以有效减少仿真空间，支持对大规模

ＡＦＤＸ网络进行快速仿真和增量仿真。
对 ＴＴＥ网络进行仿真的方法基本参照 ＡＦＤＸ

网络，但是更强调 ＴＴＥ网络支持不同关键性等级
的通信行为以及时钟同步过程。例如 Ａｂｕｔｅｉｒ和
Ｏｂｅｒｍａｉｓｓｅｒ［８０］根据指定的 ＴＴ通信调度表与 ＲＣ
通信参数要求，对 ＴＴＥ交换机、终端系统和故障
注入器（ｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｏｒ）３种通用模型构件进行建
模，并在 ＯＰＮＥＴ平台仿真分析网络流量的时延和
抖动。此外还存在针对时间同步精度，以及其对

通信层面影响等仿真研究。

４　模型检查方法
模型检查（ＭＣ）是一种适用于有限状态的形

式化建模与验证方法
［２０］
，对实时系统的模型检查

多基于时间自动机（ｔｉｍｅｄａｕｔｏｍａｔａ）理论［２１，８１］
。

时间自动机通过一个有限状态机加上一组时钟描

述检查模型，包括位置、有向边、时钟变量、同步信

道变量、本地变量和全局变量等要素。其中位置

变量受到不变量约束，有向边受到守卫条件约束，

并支持同步信道耦合和时钟更新，当有向边的守

卫条件和目的位置的不变量约束同时满足时，时

间自动机执行位置的转移。模型检查的本质是以

时间自动机位置的转移体现系统状态的改变，通

过遍历系统所有可能的场景获得准确的消息最坏

端到端时间延迟。

Ｃｈａｒａｒａ等［７６］
最早应用模型检查方法进行

ＡＦＤＸ网络性能分析，使用各端系统产生的数据
帧序列及各帧序列第１个数据帧的起始时刻来标
记 ＡＦＤＸ网络的不同场景，通过全局变量和同步
信道实现不同自动机之间的交互，并利用多个时

间自动机的积来构建完整的 ＡＦＤＸ网络。在此基
础上，将消息端到端时间延迟的求解问题转化为

可达性问题，使用 ＵＰＰＡＡＬ［８２］工具对指定配置的
小规模 ＡＦＤＸ网络（仅包含 ８条虚拟链路）进行
模型检查得到各消息准确的最坏传输延迟。

随着网络规模的扩大，采用模型检查方法进

行状态遍历时无法规避状态空间组合爆炸问题。

Ａｄｎａｎ等［３０３１，８３８４］
结合端系统对数据流的调度，利

用分治法（ｄｉｖｉｄｅａｎｄｃｏｎｑｕｅｒ）逐端口进行状态分
解，证明数据流在 ＦＩＦＯ策略下的最坏时间延迟
只可能发生在特定场景，通过设计搜索空间优化

算法以寻求有效场景子集，从而提高模型检查的

遍历效率，可完成多达 ５０条周期 ＶＬ的最坏延迟
准确计算，其示例如图 ４所示［８３］

。其中有向边守

卫条件 ｘ＝１６／３２／４８依赖于数据帧调度偏置参
数，ｕｐｄａｔｅ函数刻画数据帧的传输。

基于时间自动机的研究工作还见于用于实现

时间自动机模型的硬件转换以及网络流量特性的

约束和模拟等研究工作。

图 ４　时间自动机分析模型［８３］

Ｆｉｇ．４　Ｔｉｍｅｄａｕｔｏｍａｔａａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌ［８３］

５　对比分析与验证

５．１　计算紧性分析
本节主要以速率约束网络为应用背景，对上

述各种实时性能评价方法的应用特征（ｆｅａｔｕｒｅ）与
计算紧性进行总结与定性对比。

７５６
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网络演算方法因为易于理解与实现而成为最

普遍使用的解析方法。其对到达曲线的上包络建

模，对服务曲线的下包络建模构成了计算的基本悲

观性；同时，利用输出曲线突发度增大模拟数据帧

到达的不确定性，进一步扩大了计算的悲观性。采

用分组技术或者引入时间偏置都是通过优化聚合

流到达曲线来部分消除计算悲观性的有效方法。

相比于网络演方法，轨迹法更关注于构建数

据帧在其传输路径上整体的最坏调度场景，克服

了网络演算逐节点计算带来的悲观性，通常情况

下轨迹法的延迟结果计算紧性更好，同样可以采

用分组思想对轨迹法进行优化。但轨迹法依然存

在固有的模型悲观性，当数据帧尺寸差异较大时

悲观性更为明显
［２６］
。

整体法通过对数据帧到达时延抖动的迭代计

算，实现数据帧在每个输出节点的最坏延迟分析，

然后对各个节点最坏延迟进行叠加形成最终端到

端延迟。由于数据流进行传输时基本不可能在每

个节点处都达到最坏情形，这种简单的叠加为整

体法的计算带来了极大的悲观性。但整体法可以

更好地与处理器的任务调度之间建立联系，同时

具有更快速的计算效率。

仿真方法通过通信行为模拟，实现网络运行

时行为仿真，是网络性能评价的常用方法，其仿真

精度取决于模型精度。但仿真方法通常不能历经

通信行为的所有可能状态，利用仿真方法获得的

平均延迟提供了网络运行时态性能评价参考，但

其可观察的最大延迟往往不具有对比意义。

模型检查可以实现消息最坏传输延迟的精确

评价，但其对通信行为各态的遍历是一种穷举过

程，当网络规模变大，流量变多时，受限于状态空

间爆炸问题，模型检查方法往往无法在有限时间

内完成延时计算。目前仅可以完成小规模网络分

析（５０条流量），而对实际工业规模的网络无能
为力。

各种评价方法的计算紧性对比如图 ５所示，
给出了消息传输延迟多次测量的概率分布示意，

纵坐标为对应传输延迟的概率值。可以看到消息

大部分传输延迟位于平均值附近，存在准确最大

延迟和准确最小延迟的固有截断。图５可以定性
表明：采用各种实时性能评价方法是为了实现准

确最大延迟和最小延迟的估计。采用仿真方法获

得最大延迟和最小延迟处于准确最大延迟和准确

最小延迟之间。采用解析方法获得的是具有悲观

性的延迟上确界，其与准确最大延迟之间的距离

刻画了延迟分析的悲观性。而可达不利场景最大

图 ５　不同实时性能评价方法计算紧性对比

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔｎｅｓｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

延迟很难实现精确最大延迟的模拟，不具有实时

性能评价的确定性保障，只能作为实时性能分析

的参考。

基于上述分析可以总结如下：

１）解析方法采用闭合公式进行延迟上确界
的计算，主要的困难在于具有计算紧性的延迟上

界的获取，采用分组方法可以提高其计算紧性。

在进行系统实时性能的确定性分析以及为适航认

证提供关键性能保障参数时，需要采用解析方法

实现上确界分析。从计算原理上看，轨迹法的计

算紧性优于网络演算方法，整体法次之，但整体法

更加易于与处理系统性能分析集成。

２）仿真方法提供了系统运行状态性能评价
的参考。在进行系统实际运行状态的性能评估时

可以采用仿真方法进行模拟，其平均延迟可以代

表系统运行时的大部分性能。

３）模型检查方法虽然能够提供精确的最坏
延迟上界分析，但原理上其不具有大规模组网场

景应用的手段。

５．２　简单拓扑对比
本节以典型文献案例对采用上述实时性能评

价方法的计算结果进行对比。为了更好地体现不

同方法之间的可对比性，消息端到端延迟统一起

始于数据帧被提交到流量整形器的时刻，而结束

于数据帧最后一个比特被目的端系统接收到。本

文中分析的端到端传输延迟不考虑应用层面任务

调度形成的延迟。对于消息的排队策略考虑最简

单的 ＦＩＦＯ模型。不失一般性，在本文讨论的案
例中暂不考虑消息的优先级，以更好地与已有文

献资料进行对比。

以图６所示的典型小规模网络拓扑［２６］
为例

说明不同分析方法的分析特点和计算紧性，该拓

扑结构在其他多个文献
［４７，６１，７３］

中也得到有效展

示，但本文给出上述所有评价方法的直接对比。

８５６
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图 ６　典型小规模组网案例［２６］

Ｆｉｇ．６　Ｔｙｐｉｃａｌｓｍａｌｌｓｃａｌｅｎｅｔｗｏｒｋｉｎｇｃａｓｅ［２６］

简单网络包含７个终端系统和 ３个交换机，物理
链路的传输速率 Ｃ＝１００Ｍｂｉｔ／ｓ，交换机的技术延
迟 ＬＴ＝１６μｓ。网络中 ５条虚拟链路的具体传输
路径如图 ６所示，且具有相同的带宽分配间隔
（ＢＡＧ＝４０μｓ）和最大帧长（Ｓｍａｘ＝５００Ｂｙｔｅｓ）。各
种方法对比结果如表 １所示，其中仿真模拟运行
时间为１ｈ。

在表１中不仅给出了各条 ＶＬ在不同实时性
能评价方法中获得的端到端传输延迟值，同时以

模型检查结果为对比标准，给出了不同实时性能

评价方法的相对计算紧性。可以看出：采用分组

策略的分组网络演算方法和分组轨迹法相比于各

自的基本方法，其计算紧性都有不同程度的提升。

比如：针对 ＶＬ１，分组网络演算最坏延迟 ２７３．６μｓ
小于基本网络演算结果 ３１３．２μｓ，计算紧性也从
基本网络演算的 １．１５１变化到分组网络演算的
１．００６，因此也就更接近模型检查结果，也即：更接
近真实最坏传输延迟结果。对于该例，无论是否

带分组策略，轨迹法都优于对应的网络演算方法。

整体法的计算紧性略好于基本网络演算方法，但

比基本轨迹法差。模型检查可以获得精确的端到

端最坏传输延迟。在本例中，模型检查结果与分

组轨迹法一致，说明了分组轨迹法具有不俗的计

算紧性，分组网络演算方法略次之。仿真方法获

得最大可观察传输延迟明显小于真实最坏传输延

迟，而平均值与最小可观察传输延迟十分接近，这

种倾向性来源于本例子中较小的网络传输负载，

即使考虑链路最高负载情况（链路 Ｓ３→Ｅ６），也仅
仅只占用了０．４％的链路物理带宽。在置信度为
Ｑ４（９９．９９％）水平下，随机网络演算结果低于模
型检查结果，表明随机网络演算在 Ｑ４条件下还
是引入了计算的乐观性。

表 １　小规模组网案例端到端延迟及计算紧性分析结果

Ｔａｂｌｅ１　Ａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔｎｅｓｓｆｏｒｓｍａｌｌｓｃａｌｅｎｅｔｗｏｒｋｉｎｇｃａｓｅ

实时性能评价方法
端到端延迟／μｓ（计算紧性）

ＶＬ１ ＶＬ２ ＶＬ３ ＶＬ４ ＶＬ５

基本模型网络演算 ３１３．２（１．１５１） １９２．４（１．００２） ３１３．２（１．１５１） ３１３．２（１．１５１） ２１７．２（１．２３４）
分组优化网络演算 ２７３．６（１．００６） １９２．４（１．００２） ２７３．６（１．００６） ２７３．６（１．００６） １７７．６（１．００９）
基本模型轨迹法 ３１２（１．１４７） １９２（１．０００） ２７２（１．０００） ２７２（１．０００） ２１６（１．２２７）
分组优化轨迹法 ２７２（１．０００） １９２（１．０００） ２７２（１．０００） ２７２（１．０００） １７６（１．０００）
整体法 ３１２（１．１４７） １９２（１．０００） ３１２（１．１４７） ３１２（１．１４７） ２１６（１．２２７）
仿真方法（最小值） １５２．０（０．５５９） １５２．０（０．７９２） １５２．０（０．５５９） １５２．０（０．５５９） ９６．０（０．５４５）
仿真方法（最大值） ２６７．５（０．９８３） １９０．１（０．９９０） ２５４．１（０．９３４） ２７１．１（０．９９７） １６０．２（０．９１０）
仿真方法（平均值） １５２．８（０．５６２） １５２．４（０．７９４） １５３．１（０．５６３） １５２．８（０．５６２） ９６．６（０．５４９）
随机网络演算 Ｑ４ ２６４．５（０．９７２） １８９．７（０．９８８） ２６４．５（０．９７２） ２６４．５（０．９７２） １７１．３（０．９７３）
模型检查 ２７２（１．０００） １９２（１．０００） ２７２（１．０００） ２７２（１．０００） １７６（１．０００）

　注：本文采用以模型检查结果为计算紧性的对比标准。

５．３　工业组网案例对比

考虑典型工业规模下的组网案例
［７６，７９］

，其拓

扑结构如图７所示，一共包含８个交换机，１０００余
条虚拟链路。

由于缺乏具体的配置信息，本文采用随机方

图 ７　工业组网案例

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｎｇｃａｓｅ

法生成这些 ＶＬ的配置。具体来说：每条 ＶＬ的源
节点和目的节点随机从端系统列表中进行选取；

参照 ＡＲＩＮＣ６６４Ｐ７协议规范［４］
，从［２，１２８］ｍｓ

范围内按照 ２的幂次率随机生成虚拟链路的
ＢＡＧ；从［０．０５，０．３］Ｍｂｉｔ／ｓ范围内随机生成虚拟
链路的持续流比特率 ρ；根据随机生成的比特率 ρ
和 ＢＡＧ，反推虚拟链路的最大帧长，当最大帧长
大于１５３８Ｂｙｔｅ时将其截断为１５３８Ｂｙｔｅｓ。当流量
生成完毕后，结合最短路径和流量均衡策略对这

１０００条 ＶＬ的路径进行自动分配，然后实施上述
实时性能评价方法。由于缺乏真实最坏传输延迟

的评价手段，各种方法计算紧性的对比采用分析

结果的相对比例进行刻画；针对多条 ＶＬ，采用算
术平均值形成不同方法计算紧性的整体性评价结

９５６
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果，即

Ｔｉｇｈｔ（１，２） ＝∑［Ｔｉｇｈｔ（１，２）（τｉ，Ｐｉ）］／Ｎ
式中：Ｎ为 ＶＬ的条数，在本案例中 Ｎ＝１０００。

分析结果如图 ８所示，并在表 ２中进一步给
出其对应的统计结果。

图８以分组优化网络演算结果为参考值对其
他各种方法的结果进行了归一化处理。从图８中
可以看出：对于本案例，基本模型网络演算结果的

计算紧性最差（图８中最外围边界），采用分组优
化思想之后，其平均提升程度达到了 ２２．９％，与
文献［４７］中给出的 ２４．２％非常接近。整体法次
之，相比于分组优化网络演算方法，其计算紧性平

均差 １６．９％，但依然优于基本模型网络演算方

法。基本模型轨迹法优于整体法，但弱于分组优

化网络演算方法，相比于分组优化网络演算方法，

其计算紧性平均差８．５％。当采用了分组思想之
后，分组优化轨迹法具有了更高的计算紧性，相比

于基本模型轨迹法，其平均提升程度达到了

９．６％。分组优化轨迹法与分组优化网络演算方
法相比，两者针对不同的虚拟链路具有不同的计

算紧性，但平均下来分组优化轨迹法具有更好的

效果，在本案例中，其计算紧性优势平均为２．４％。
针对随机网络演算，对于每条 ＶＬ，其在置信 Ｑ６
（９９．９９９９％）水平下的计算结果均大于在置信
Ｑ４水平下的计算结果；总体上看，Ｑ４结果为分组
优化网络演算结果７９．６％，而Ｑ６结果为分组优

图 ８　１０００条 ＶＬ不同实时性能评价方法延迟分析结果对比

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｌａｙａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅａｌｔｉｍｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒ１０００ＶＬｓ

表 ２　工业组网案例计算紧性分析结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔｎｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒ

ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｎｇｃａｓｅ

计算紧性 实时性能评价方法 平均值 最大值 最小值

归一化计算紧

性（分组优化

网络演算结果

为对比标准）

分组优化网络演算 １．０００ １．０００ １．０００
基本模型网络演算 １．３０６ １．６３７ １．０８０
基本模型轨迹法 １．０８５ １．４８７ ０．９３９
分组优化轨迹法 ０．９７６ １．０５４ ０．９３１
整体法 １．１６９ １．４１８ ０．９９７
随机网络演算 Ｑ６ ０．８６５ １．２７２ ０．６８４
随机网络演算 Ｑ４ ０．７９６ １．１９９ ０．６２５
仿真方法（最大值） ０．１９３ ０．４７８ ０．１０３
仿真方法（平均值） ０．１１０ ０．２５８ ０．０４７
仿真方法（最小值） ０．０４４ ０．１７８ ０．０１０

相对计算紧性

（方法 Ｘ／方法
Ｙ）

分组优化网络演算／
基本模型网络演算

０．７７１ ０．９２６ ０．６１１

分组优化轨迹法／
基本模型轨迹法

０．９０４ １．０００ ０．６８７

整体法／基本模型网
络演算

０．８９６ ０．９４３ ０．８３６

化网络演算结果的８６．５％。
采用仿真方法可以实现目标网络运行时的行

为模拟，在平均延迟方面具有统计的意义。但是

受限于其稀有事件的可遍历性，采用仿真方法很

难覆盖所有事件中真正造成最坏阻塞延迟的场

景，因此其可观察的最大传输延迟只能是网络性

能验证的参考。在本案例中，通过仿真方法获得

最大传输延迟与通过分组优化网络演算方法获得

延迟上界的比值大多数分布在 １５％ ～３５％的区
间，统计平均值为 １９．３％，意味着解析方法最坏
延迟应该比通过仿真方法获得的最大延迟大５倍
左右，而 Ｑ６置信水平的随机网络演算平均是仿
真方法最大传输延迟的 ４．５倍。这与文献［８５］
结论中采用１０－６的概率保证条件下，利用随机网
络演算获得的延迟是通过仿真方法获得的最大延

迟的４倍保持一致。

０６６
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　第 ４期 何锋，等：航空电子系统机载网络实时性能评价技术

６　结论与展望

近年来，计算机技术、网络技术的迅猛发展使

得航电系统对数据通信的实时性能需求逐渐提

高，ＦＣ、ＡＦＤＸ、ＴＴＥ等交换式组网技术凭借其良
好的实时性能保障机制成为新一代航空电子互连

的典型方案，但同时也带来了实时性能评价的复

杂性。

利用网络演算、轨迹法和整体法可以获得端

到端传输延迟理论上界，采用分组策略和调度偏

置可以进一步提升延迟上界分析的计算紧性。相

比而言：基本模型网络演算方法计算紧性最差，整

体法次之，基本模型轨迹法优于整体法，但弱于分

组优化网络演算方法，分组优化轨迹法具有最高

的计算紧性，但依然具有内在的悲观性。模型检

查方法可以获得精确的端到端延迟上界，但是无

法解决状态空间组合爆炸问题，不适应大规模组

网分析。仿真方法提供了运行时行为模拟，但观

察到的最大传输延迟不具有实时性能上界的保证

能力。随机网络演算采用置信区间平衡了解析方

法上确界的悲观性和仿真方法最坏延迟的非遍

历性。

采用包含１０００条流量的工业组网规模案例
对上述各种方法的分析结果进行了展示和对比。

采用分组思想的网络演算方法的计算紧性平均提

高了２２．９％，分组优化轨迹法计算紧性平均提高
了９．６％。相比于分组优化网络演算方法，分组
优化轨迹法计算紧性优势平均为 ２．４％，Ｑ６置信
水平的随机网络演算结果平均为分组优化网络演

算结果的８６．５％。
针对机载网络系统实时性能评价的研究需要

持续关注于：

１）针对时间触发／时敏调度机制下不同安全
关键级别的流量延迟上界分析的优化。

２）网络演算方法、轨迹法、整体法等解析方
法固有悲观性的分析和改善。

３）寻找所有可能场景的有效子集并优化状
态空间遍历算法，以提高模型检查方法的计算

规模。

４）结合分区调度的 ＩＭＡ系统层面的延迟分
析方法。
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ｙｓｉｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｈｅｏｒｙ，１９９１，３７

（１）：１３２１４１．

［１３］ＪＩＡＮＧＹ．Ａｂａｓｉｃｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｎｅｔｗｏｒｋｃａｌｃｕｌｕｓ［Ｊ］．ＡＣＭＳＩＧ

ＣＯＭＭ ＣｏｍｐｕｔｅｒＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ Ｒｅｖｉｅｗ，２００６，３６（４）：

１２３１３４．

［１４］ＭＡＲＴＩＮＳ，ＭＩＮＥＴＰ．Ｓｃｈｅｄｕｌａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｌｏｗｓｓｃｈｅｄ

ｕｌｅｄｗｉｔｈＦＩＦＯ：Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｔｈｅｅｘｐｅｄｉｔｅｄｆｏｒｗａｒｄｉｎｇｃｌａｓｓ

［Ｃ］∥２０ｔｈＩＥＥＥＰａｒａｌｌｅｌａｎｄＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉ

ｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：１８．

［１５］ＭＡＲＴＩＮＳ，ＭＩＮＥＴＰ．Ｗｏｒｓｔｃａｓｅｅｎｄｔｏｅｎｄｒｅｓｐｏｎｓｅｔｉｍｅｓｏｆ

ｆｌｏｗｓｓｃｈｅｄｕｌｅｄｗｉｔｈＦＰ／ＦＩＦＯ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩＣＮＩＣＯＮＳＭＣＬ’

０６：Ｎｅｔｗｏｒｋｉｎｇ，ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＩｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭｏｂｉｌｅＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓａｎｄＬｅａｒｎｉｎｇ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：１７．

［１６］ＴＩＮＤＥＬＬＫ，ＣＬＡＲＫＪ．Ｈｏｌｉｓｔｉｃｓｃｈｅｄｕｌａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｄｉｓ

ｔｒｉｂｕｔｅｄｈａｒｄｒｅａｌｔｉｍｅｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｎｄＭｉ

ｃｒｏｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，１９９４，４０（２３）：１１７１３４．

［１７］ＴＩＮＤＥＬＬＫ，ＢＵＲＮＳＡ，ＷＥＬＬＩＮＧＳＡＪ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｈａｒｄｒｅａｌ

ｔｉｍｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＲｅａｌＴｉｍｅＳｙｓｔｅｍｓ，１９９５，９（２）：

１４７１７１．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

［１８］ＣＨＡＲＡＲＡＨ，ＦＲＡＢＯＵＬＣ．Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｎ

ａｖｉｏｎｉｃｓｆｕｌｌｄｕｐｌｅｘｓｗｉｔｃｈｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ［Ｃ］∥ＡｄｖａｎｃｅｄＩｎｄｕｓ

ｔｒｉａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ／ＳｅｒｖｉｃｅＡｓｓｕｒａｎｃｅｗｉｔｈ

ＰａｒｔｉａｌａｎｄＩｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔＲｅｓｏｕｒｃｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ／ＥＬｅａｒｎｉｎｇｏｎ

ＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＷｏｒｋｓｈｏｐ（ＡＩＣＴ／ＳＡＰＩＲ／ＥＬＥＴＥ’０５）．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００５：２０７２１２．

［１９］ＳＴＥＩＮＢＡＣＨＴ，ＫＥＮＦＡＣＫＨＤ，ＫＯＲＦＦ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｘｔｅｎｓｉｏｎ

ｏｆｔｈｅＯＭＮｅＴ＋＋ ＩＮＥＴｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｎｇｒｅａｌｔｉｍｅ

Ｅｔｈｅｒｎｅｔｗｉｔｈｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＩＣＳＴＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅｏｎＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＴＯＯＬＳａｎｄＴｅｃｈｎｉｑｕｅｓ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＣＭ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１：３７５３８２．

［２０］ＡＬＵＲＲ，ＣＯＵＲＣＯＵＢＥＴＩＳＣ，ＤＩＬＬＤ．Ｍｏｄｅｌｃｈｅｃｋｉｎｇｆｏｒｒｅ

ａｌｔｉｍｅｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］∥ＦｉｆｔｈＡｎｎｕａｌＩＥＥＥＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＬｏｇｉｃ

ｉｎ ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，１９９０：

４１４４２５．

［２１］ＡＬＵＲＲ，ＤＩＬＬＤＬ．Ａｔｈｅｏｒｙｏｆｔｉｍｅｄａｕｔｏｍａｔａ［Ｊ］．Ｔｈｅｏｒｅｔｉ

ｃａｌＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，１９９４，１２６（２）：１８３２３５．

［２２］ＣＡＯＹ，ＴＡＯＳ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｉｍｐｌｅｍｅｎｔｏｆａｎｅｔｗｏｒｋｐｅｒｆｏｒｍ

ａｎｃｅｍｅａｓｕｒｉｎｇａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｎｇｓｏｆｔｗａｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｆｔ

ｗａｒｅ，１９９９，１０：２８７２９１．

［２３］ＬＩＮＱ，ＸＩＯＮＧＨＧ，ＺＨＡＮＧＱＳ．Ｃｒｅｄｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｆｉｂｒｅ

ｃｈａｎｎｅｌｉｎａｖｉｏｎｉｃｓｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓ，２００７，２０（３）：２４７２５２

［２４］周天然，宋丽茹，熊华钢，等．航空电子环境下 ＦＣ网络的建

模与仿真［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００８，３４（１０）：

１１１７１１２０．

ＺＨＯＵＴＲ，ＳＯＮＧＬＲ，ＸＩＯＮＧＨＧ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎｏｆｆｉｂｒｅｃｈａｎｎｅｌｆｏｒａｖｉｏｎｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８，３４（１０）：１１１７

１１２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］刘倩．光纤通道（ＦｉｂｒｅＣｈａｎｎｅｌ）协议测试方法的研究［Ｄ］．

西安：西安电子科技大学，２０１３．

ＬＩＵＱ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｓｏｆｔｈｅＦＣＡＥｐｒｏｔｏｃｏｌ［Ｄ］．

Ｘｉ’ａｎ：ＸｉｄｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ ＢＡＵＥＲＨ，ＳＣＨＡＲＢＡＲＧＪＬ，ＦＲＡＢＯＵＬＣ．Ｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅ

ｗｏｒｓｔｃａｓｅｄｅｌａｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｎＡＦＤＸｎｅｔｗｏｒｋｕｓｉｎｇａｎｏｐｔｉ

ｍｉｚｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌ

Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｃｓ，２０１０，６（４）：５２１５３３．

［２７］ＸＵＱＦ，ＹＡＮＧＸＹ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｎｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｓｔｉ

ｍａｔｉｏｎｆｏｒａｖｉｏｎｉｃｓｒｅａｌｔｉｍｅｓｙｓｔｅｍ ｕｓｉｎｇｏｐｔｉｍｉｚｅｄｎｅｔｗｏｒｋ

ｃａｌｃｕｌｕｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌａｎｄＳｐａｃｅ

Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１９，２０（２）：５０６５１７．

［２８］ＬＩＭ，ＺＨＵＧＣ，ＳＡＶＡＲＩＡＹ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｏｆ

ｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔｉｎＡＦＤＸｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｃｓ，２０１７，１３（５）：２１１８２１２９．

［２９］ＸＵＹＹ，ＧＥＨＪ，ＹＡＮＧＪＺ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｍｅｔｈ

ｏｄｏｆＡＦＤＸｔｅｒｍｉｎａｌｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄａｎｄｅｖｅｎｔ

ｔｒｉｇｇｅｒｅｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０１８，２７：

４４５４５３．

［３０］ＡＤＮＡＮＭ，ＳＣＨＡＲＢＡＲＧＪ，ＥＲＭＯＮＴＪ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｆｏｒｗｏｒｓｔ

ｃａｓｅｄｅｌａｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｎＡＦＤＸｎｅｔｗｏｒｋｕｓｉｎｇｔｉｍｅｄａｕｔｏｍａｔａ

［Ｃ］∥２０１０ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＥｍｅｒｇｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓａｎｄ

ＦａｃｔｏｒｙＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ＥＴＦＡ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２０１０：１４．

［３１］ ＡＤＮＡＮ Ｍ，ＳＣＨＡＲＢＡＲＧ Ｊ，ＦＲＡＢＯＵＬＣ．Ｍｉｎｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅ

ｓｅａｒｃｈｓｐａｃｅｆｏｒｃｏｍｐｕｔｉｎｇｅｘａｃｔｗｏｒｓｔｃａｓｅｄｅｌａｙｓｏｆＡＦＤＸ

ｐｅｒｉｏｄｉｃｆｌｏｗｓ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｍ

ｂｅｄｄｅｄＳｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１１：２９４３０１．

［３２］ＬＩＲＹ，ＬＩＭＮ，ＬＩＡＯＨＴ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｖａｌｕ

ａｔｉｎｇｔｈｅｅｎｄｔｏｅｎｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｔｉｍｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆａｓｗｉｔｃｈｅｄ

Ｅｔｈｅｒｎｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｅｔｗｏｒｋａｎｄＣｏｍｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，

２０１７，８８：１２４１３３．

［３３］ＺＨＡＯＬＸ，ＸＩＯＮＧＨＧ，ＺＨＥＮＧＺ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｉｎｇｗｏｒｓｔｃａｓｅ

ｌａｔｅｎｃｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｒａｔｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｔｒａｆｆｉｃｉｎｔｈｅｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄ

Ｅｔｈｅｒｎｅｔｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＩＥＥＥＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＬｅｔｔｅｒｓ，２０１４，１８

（１１）：１９２７１９３０．

［３４］ ＺＨＡＯＬＸ，ＰＯＰＰ，ＬＩＱ，ｅｔａｌ．Ｔｉｍｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒａｔｅｃｏｎ

ｓｔｒａｉｎｅｄｔｒａｆｆｉｃｉｎＴＴＥｔｈｅｒｎｅｔｕｓｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｃａｌｃｕｌｕｓ［Ｊ］．Ｒｅａｌ

ＴｉｍｅＳｙｓｔｅｍｓ，２０１７，５３（２）：２５４２８７．

［３５］ＳＴＥＩＮＨＡＭＭＥＲＫ，ＡＤＥＭＡＪＡ．Ｈａｒｄｗａｒｅｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ［Ｃ］∥ＥｍｂｅｄｄｅｄＳｙｓｔｅｍ
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　第 ４期 何锋，等：航空电子系统机载网络实时性能评价技术
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ｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｃｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２０１３：

６４２６４８．

［８１］ ＡＬＵＲＲ，ＤＩＬＬＤ．Ａｕｔｏｍａｔａｆｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇｒｅａｌｔｉｍｅｓｙｓｔｅｍｓ

［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｌｌｏｑｒｕｉｕｍｏｎＡｕｔｏｍａｔａ，Ｌａｎｇｕａｇｅｓａｎｄ

Ｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，１９９０：３２２３３５．

［８２］ＬＡＲＳＥＮＫＧ，ＰＥＴＴＥＲＳＳＯＮＰ，ＹＩＷ．ＵＰＰＡＡＬｉｎａｎｕｔｓｈｅｌｌ

［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｎＳｏｆｔｗａｒｅＴｏｏｌｓｆｏｒＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

Ｔｒａｎｓｆｅｒ（ＳＴＴＴ），１９９７，１（１）：１３４１５２．

［８３］ＡＤＮＡＮＭ，ＳＣＨＡＲＢＡＲＧＪＬ，ＥＲＭＯＮＴＪ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄ

ｔｉｍｅｄａｕｔｏｍａｔａｍｏｄｅｌｆｏｒｃｏｍｐｕｔｉｎｇｅｘａｃｔｗｏｒｓｔｃａｓｅｄｅｌａｙｓｏｆ

ＡＦＤＸｐｅｒｉｏｄｉｃｆｌｏｗｓ［Ｃ］∥２０１１ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＥｍｅｒ

ｇｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓａｎｄＦａｃｔｏｒｙＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ（ＥＴＦＡ）．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１１：１４．

［８４］ＡＤＮＡＮＭ．Ｅｘａｃｔｗｏｒｓｔｃａｓｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄｅｌａｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ＡＦＤＸｎｅｔｗｏｒｋ［Ｄ］．Ｔｏｕｌｏｕｓｅ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔéｄｅＴｏｕｌｏｕｓｅ，２０１３：

８３１１１．

［８５］ ＲＩＤＯＵＡＲＤＦ，ＳＣＨＡＲＢＡＲＧＪＬ，ＦＲＡＢＯＵＬＣ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃ

ｎｅｔｗｏｒｋｃａｌｃｕｌｕｓｆｏｒｅｎｄｔｏｅｎｄｄｅｌａｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆａｖｉｏｎｉｃｓ

ｍｕｌｔｉｈｏｐｖｉｒｔｕａｌｌｉｎｋｓ［Ｊ］．ＩＦＡＣＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓＶｏｌｕｍｅｓ，２００７，

４０（２２）：３８３３９０．

　作者简介：

　何锋　男，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：实时调

度、实时网络、航空电子综合。

周璇　女，博士研究生。主要研究方向：实时系统设计、实时网

络评估。

赵长啸　男，博士，讲师。主要研究方向：适航审定技术、机载

网络。

李峭　男，博士，硕士生导师。主要研究方向：机载网络、机载

无线通信。

王鹏　男，副研究员。主要研究方向：民用系统安全性分析、机

载电子适航技术。

熊华钢　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空电

子综合、机载网络。
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　第 ４期 何锋，等：航空电子系统机载网络实时性能评价技术

Ｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆａｉｒｂｏｒｎｅ
ｎｅｔｗｏｒｋｆｏｒａｖｉｏｎｉｃｓｓｙｓｔｅｍ

ＨＥＦｅｎｇ１，，ＺＨＯＵＸｕａｎ１，ＺＨＡＯＣｈａｎｇｘｉａｏ２，ＬＩＱｉａｏ１，ＷＡＮＧＰｅｎｇ２，ＸＩＯＮＧＨｕａｇａｎｇ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓ，ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００３００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｒｂｏｒｎｅｎｅｔｗｏｒｋｉｓｔｈｅｋｅｙｔｏｒｅａｌｉｚｅｒｅａｌｔｉｍｅｒｅｌｉａｂｌｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｏｆｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎａｖｉｏｎｉｃｓ
ｓｙｓｔｅｍ．Ｉｔｓｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｄｅｇｒｅｅａｎｄｃａｐａｂｉｌｉｔｙｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎａｎｄｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｉｎｆｏｒｍａ
ｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆａｖｉｏｎｉｃｓｓｙｓｔｅｍ．Ｕｎｌｉｋｅｇｅｎｅｒａｌｃｏｍｐｕｔｅｒｎｅｔｗｏｒｋｓ，ａｉｒｂｏｒｎｅｎｅｔｗｏｒｋｓｅｍｐｈａｓｉｚｅｔｈｅｒｅａｌ
ｔｉｍｅａｂｉｌｉｔｙｏｆａｉｒｂｏｒｎｅｎｅｔｗｏｒｋａｎｄｎｅｅｄｓｔｒｉｃｔａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｔｏａｎａｌｙｚｅａｎｄｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒ
ｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔａｋｉｎｇｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍｅｓｓａｇｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｉｎｓｗｉｔｃｈｅｄｎｅｔｗｏｒｋｓａｓａｎａｌｙｓｉｓｏｂｊｅｃｔ，ｔｈｅｅｎｄｔｏｅｎｄ
ｄｅｌａｙｍｏｄｅｌｉｓｓｕｍｍａｒｉｚｅｄａｎｄｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｉｎｄｅｘｅｓｏｆｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐｅｓｓｉｍｉｓｔｉｃｄｅｇｒｅｅａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔ
ｎｅｓｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅａｌｔｉｍｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｌｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒａｖｉｏｎｉｃｓｅｎ
ｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｕｃｈａｓａｎａｌｙｔｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ，ｂｅｈａｖｉｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｍｏｄｅｌｃｈｅｃｋｉｎｇａｒｅｌｉｓｔｅｄ，ｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｉｎ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔｎｅｓｓａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｓｅｒｅａｌｔｉｍｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎ
ａｐｐｒｏａｃｈｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｓｅｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄａｎｄｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｄｔｈｒｏｕｇｈｔｗｏｔｙｐｉｃａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｎｇ
ｃａｓｅｓ：ａｓｉｍｐｌｅｎｅｔｗｏｒｋａｎｄａｎｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｓｃａｌｅｎｅｔｗｏｒｋ，ａｎｄｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔｎｅｓｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｓｉｓａｌｓｏｃｏｍｐａｒｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｔｒｅｎｄｏｆａｉｒｂｏｒｎｅｎｅｔｗｏｒｋｒｅａｌｔｉｍｅｐｅｒｆｏｒｍ
ａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒａｖｉｏｎｉｃｓｓｙｓｔｅｍｉｓｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｖｉｏｎｉｃｓｓｙｓｔｅｍ；ａｉｒｂｏｒｎｅｎｅｔｗｏｒｋ；ｒｅａｌｔｉｍｅ；ｄｅｌａｙａｎａｌｙｓｉｓ；ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｇｈｔｎｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１０１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０１６１１：４３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１５．１６１０．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３０１０８６）；ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅＲｅｓｅａｒｃｈＦｉｅｌｄＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（６１４０３１２０４０４）；

ＯｐｅｎＦｏｕｎｄｏｆＴｉａｎｊｉｎＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔＡｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓａｎｄＭａｉｎｔｅｎａｎｃｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ
（２０１７ＳＷ０２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｏｂｉｎｌｅｏ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

５６６
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２０２０年 ４月
第４６卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１８；录用日期：２０１９１０２８；网络出版时间：２０１９１１２２０８：２７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２１．１７５４．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：工业强基工程 （ＴＣ１６０Ａ３１０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｍｉｎｇｆｅｎｇ＠ｍｅ．ｕｓｔｂ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：冯明，周程瑜，张坤，等．回转误差测试中系统噪声分离技术［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：６６６６７３．
ＦＥＮＧＭ，ＺＨＯＵＣＹ，ＺＨＡＮＧＫ，ｅｔａｌ．Ｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｓｙｓｔｅｍｎｏｉｓｅｉｎｅｒｒｏｒｍｏｔｉｏｎｔｅｓｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：６６６６７３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３１６

回转误差测试中系统噪声分离技术

冯明，周程瑜，张坤，王新杰

（北京科技大学 机械工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：高精度主轴的回转误差和测试系统的噪声常处于同一水平，这极大地影响
了用频域三点法测量主轴回转误差的准确性。针对同步误差（ＳＥＭ），提出了对含噪声信号进
行等角度采样重构、集合平均和小波滤波的组合降噪处理方法，提出了根据传感器和被测主轴

直径定量确定小波分解层数的方法，经仿真实验证明其具有良好的去噪效果。针对异步误差

（ＡＳＥＭ），提出了消除测试系统噪声的方法，研究了圈数对异步误差测试结果的影响规律。此
外，搭建了测试系统，验证了所提方法的有效性。

关　键　词：回转误差；三点法；误差分离；集合平均；小波去噪
中图分类号：ＴＨ１６１．５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０６６６０８

　　在主轴的回转误差测试中，被测信号一般由
同步误差（ＳＥＭ）、异步误差（ＡＳＥＭ）、圆度误差、
偏心量和系统噪声组成。同步误差为回转误差中

转频整数倍的成分，反映回转中心的平均涡动轨

迹。异步误差为回转误差中转频非整数倍成分，

反映回转体径向随机运动的大小。为了测量亚微

米级的同步误差和异步误差，必须将被测信号中

其他成分分离出来。因此，误差分离技术是回转

误差测试技术的关键
［１３］
。三点法误差分离技术

是比较常用的手段，但是在实际应用中其精度会

受被测信号中的随机成分影响。因此需要在误差

分离之前对被测信号进行除噪处理。针对这一问

题，文献［４］向传感器信号中加入噪声信号，并分
析噪声信号能量，以减小噪声对分离结果的影响。

文献［５］提出了对数据进行有效性检验、集合平
均和无附加相移数字滤波器等措施。文献［６］测
量了刀具切削时主轴的回转误差，利用基于自适

应阈值的小波包算法去除加工时噪声的影响。文

献［７］分析了测量误差的来源及影响，并对主轴
倾角运动误差进行了研究。

然而对于径向跳动中的非同频成分，即异步

误差的研究相对较少。异步误差作为回转误差中

的随机成分，与环境噪声混叠。对于高精度主轴，

其异步误差幅值的量级（数十纳米）与传感器噪

声量级相近，如果不对异步误差进行除噪，必定使

测量结果失真。３Ｃ行业的发展对主轴异步误差
提出了更高的要求。例如，异步误差直接影响高

光加工的质量。本文提出了一种去除系统噪声的

分离技术，以提高异步误差和同步误差的测试

精度。

１　三点法误差分离技术

１．１　三点法误差分离原理
三点法误差分离技术的基本原理是：将 ３支

传感器沿径向按一定角度布置于被测截面，利用

同步采集的３个传感器信号数据的加权组合来消

除转子回转误差，从而得到圆度误差
［８］
，其示意

图如图 １所示。以 １号传感器轴线为 ｘ轴，传感
器交点为坐标原点Ｏ建立平面直角坐标系。假

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004002&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNzY2Z2cUVHNFF6NVRVZlJwbGFtOVNqZCtjMD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 冯明，等：回转误差测试中系统噪声分离技术

图 １　三点法原理示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆ

ｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄ

设无安装偏心造成的偏心量，主轴顺时针旋转，相

邻２支传感器轴线的夹角分别为 α和 β。回转误
差在 ｘ、ｙ方向上的分量分别为 ｘ（θ）、ｙ（θ），被测
截面的圆度误差为 ｒ（θ），其中 θ为转子当前角
度，则各传感器的信号可表示为

［３］

Ｓ１（θ）＝ｒ（θ）＋ｘ（θ）

Ｓ２（θ）＝ｒ（θ＋α）＋ｘ（θ）ｃｏｓα＋ｙ（θ）ｓｉｎα

Ｓ３（θ）＝ｒ（θ＋α＋β）＋ｘ（θ）ｃｏｓ（α＋β）＋

　　ｙ（θ）ｓｉｎ（α＋β










）

（１）
则三路信号的加权和为

Ｓ（θ）＝ｃ１Ｓ１（θ）＋ｃ２Ｓ２（θ）＋ｃ３Ｓ３（θ） （２）
要消去信号中的回转误差，则 ｃ１、ｃ２、ｃ３为
ｃ１ ＝１

ｃ２ ＝－
ｓｉｎ（α＋β）
ｓｉｎβ

ｃ３ ＝
ｓｉｎα
ｓｉｎ













β

（３）

Ｓ（θ）＝ｃ１ｒ（θ）＋ｃ２ｒ（θ＋α）＋ｃ３ｒ（θ＋α＋β）

（４）
根据傅里叶变换的时延相移性质，对式（４）

进行离散傅里叶变换可得

Ｓ（ｋ）＝ＤＦＴ（Ｓ（θ））＝Ｒ（ｋ）Ｗ（ｋ）

Ｗ（ｋ）＝ｃ１＋ｃ２ｅ
ｊｋα＋ｃ３ｅ

ｊｋ（α＋β{ ）
（５）

式中：Ｒ（ｋ）为圆度数据序列的傅里叶级数；Ｗ（ｋ）
为权函数序列的傅里叶级数。

对式（５）进行傅里叶逆变换，则圆度误差为

ｒ（θ）＝ＩＤＦＴ Ｓ（ｋ）
Ｗ（ｋ( )） （６）

当 ｋ＝１时，无论 α、β取何值，Ｗ（１）≡０。这
导致式（６）中 ｒ（θ）的一阶谐波被抑制，分量恒为
零。这将使得分离得到的圆度误差的最小二乘圆

心与测量坐标系原点自动重合。一般情况下，一

阶谐波分量由被测件的安装偏心引起，而一阶谐

波分量被抑制正好消除了偏心误差对圆度误差的

影响，使圆度误差的评价更加方便
［９］
。另外，一

阶谐波分量被抑制将导致分离后的回转误差中含

有偏心误差，必须将其消除。假设被测截面的几

何中心在当前坐标系中的坐标为（Ａ，Ｂ），则原始
信号可表示为

Ｓ１（θ）＝ｘ（θ）＋Ａｃｏｓθ＋Ｂｓｉｎθ＋ｒ（θ） （７）
Ｓ２（θ）＝ｘ（θ）ｃｏｓα＋ｙ（θ）ｓｉｎα＋
　　Ａｃｏｓ（θ＋α）＋Ｂｓｉｎ（θ＋α）＋ｒ（θ＋α）（８）

由式（７）和式（８）可得
Ｓ２（θ）－ｒ（θ＋α）－（Ｓ１（θ）－ｒ（θ））ｃｏｓα

ｓｉｎα
＝

　　ｙ（θ）－Ａｓｉｎθ＋Ｂｃｏｓθ （９）
令

Ｇ１（θ）＝Ｓ２（θ）－ｒ（θ）＝ｘ（θ）＋Ａｃｏｓθ＋Ｂｓｉｎθ

Ｇ２（θ）＝
Ｓ２（θ）－ｒ（θ＋α）－（Ｓ１（θ）－ｒ（θ））ｃｏｓα

ｓｉｎα
＝

　　ｙ（θ）－Ａｓｉｎθ＋Ｂｃｏｓθ （１０）
为去除式（１０）中回转误差项 ｘ（θ）、ｙ（θ），并

注意到 ｙ（θ）／ｘ（θ）＝ｔａｎθ，则可得
Ｇ１（θ）ｓｉｎθ－Ｇ２（θ）ｃｏｓθ＝ｘ（θ）ｓｉｎθ－
　　ｙ（θ）ｃｏｓθ＋Ａｓｉｎ（２θ）－Ｂｃｏｓ（２θ）＝
　　Ａｓｉｎ（２θ）－Ｂｃｏｓ（２θ） （１１）

式（１１）两边乘 ｓｉｎ（２θ），进行离散化处理，应
用正弦函数在一个周期内面积为零的性质，在每

圈采样数据内取平均即可求出 Ａ。同理，式（１１）两
边乘 ｃｏｓ（２θ），可求出 Ｂ。Ａ、Ｂ可表示为［１０］

Ａ＝２
Ｎ∑

Ｎ－１

ｉ＝０
［（Ｇ１（θ）ｓｉｎθ－Ｇ２（θ）ｃｏｓθ）·ｓｉｎ（２θ）］

（１２）

Ｂ＝－２
Ｎ∑

Ｎ－１

ｉ＝０
［（Ｇ１（θ）ｓｉｎθ－

　　Ｇ２（θ）ｃｏｓθ）·ｃｏｓ（２θ）］ （１３）
式中：Ｎ为每圈采样点数；ｉ为角度 θ对应的采样

点，且 θ＝２πｉＮ
，ｉ＝０，１，…，Ｎ－１。

从而可知，回转误差为

ｘ（θ）＝Ｓ１（θ）－ｒ（θ）－Ａｃｏｓθ－Ｂｓｉｎθ （１４）

ｙ（θ）＝ １
ｓｉｎα

［Ｓ２（θ）－ｒ（θ＋α）－

　　ｘ（θ）ｃｏｓα－Ａｃｏｓ（θ＋α）－Ｂｓｉｎ（θ＋α）］
（１５）

１．２　系统噪声对分离误差的影响
为研究噪声信号对三点法分离精度的影响，

本文以表１所示的函数作为圆度误差和回转误差
的周期成分，以 δＲ～Ｎ（０，０．０２

２
）作为随机噪声信

号，以 α＝６２．３５°，β＝１０６．７６°作为传感器夹角，ω
为转速为１２０００ｒ／ｍｉｎ时的角速度，生成３支传感

７６６
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器的模拟信号，对其进行误差分离。设定每圈采

样点数为３６０，数据圈数为 ２０圈。分离后的圆度
误差和同步误差如图 ２所示，其中实线为不含噪
声信号（理想）结果，虚线为含噪声信号结果。可

以看出，噪声会使分离结果出现毛刺，并引起同步

误差幅值失真。图中：９０°～２７０°为极坐标角度值，
９９９．４～１０００．４，０～０．７为无量纲位移量。图３为
圆度和同步误差的分离偏差，实线为含噪声信号

的分离偏差，虚线为不含噪声信号分离后的偏差。

可以看出，含噪声信号的分离效果较差，圆度误差

最大偏差约占峰峰值的 ４．９％，同步误差最大偏
差约占峰峰值的 ６．８％。因此，若要提高圆度误
差和同步误差的分离精度，需要尽可能去除原始

信号中的噪声成分。

表 １　仿真信号成分

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

信号类型 周期成分

圆度误差

ｒ（ｔ）＝１．３ｃｏｓ（ωｔ）－０．８ｓｉｎ（ωｔ）＋０．１６ｃｏｓ（２ωｔ）＋

　　０．１２ｓｉｎ（２ωｔ）＋０．０５ｃｏｓ（３ωｔ）－

　　０．０７ｓｉｎ（３ωｔ）＋０．０５ｃｏｓ（４ωｔ）－０．１ｓｉｎ（４ωｔ）

回转误差

ｖ（ｔ）＝０．０１ｃｏｓ（ωｔ）＋０．０５ｓｉｎ（ωｔ）－

　　０．０６ｃｏｓ（２ωｔ）＋０．０２ｓｉｎ（２ωｔ）－

　　０．１４ｃｏｓ（３ωｔ）＋０．１ｓｉｎ（３ωｔ）＋０．０８ｃｏｓ（４ωｔ）

图 ２　仿真信号分离结果

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ３　仿真信号分离偏差

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎ

２　去除系统噪声的分离技术

２．１　等周期采样转化为等角度采样
在实际测试中，由于主轴存在转速波动，等周

期采样无法保证每圈的采样点数相同。等角度采

样能保证每圈离散数据的傅里叶变化级数相同。

同时，等角度采样是集合平均方法的必要条件，能

够提高信噪比。常用方法有 ２种：一种是硬件重
采样，即通过编码器信号触发等角度间隔采样；另

一种是软件重采样
［１１１２］

，即先进行等周期采样，

在数据处理时转化为等角度采样。

本文采用软件重采样方法，具体方法为：引入

转速传感器以获取主轴转速脉冲信号，并同步采

集转速脉冲信号和三路位移信号。实测转速传感

器波形如图４所示，实线为各采样点的电压幅值，
虚线为中值电压。未触发条件下电压约为

０．１５Ｖ，主轴标记点触发后将产生约 ０．８６Ｖ的压
降。取每次小于中值电压的第１点为每圈采样起
点，则可将采样序列分隔成多个采样周期，得到各

周期采样点数。由于转速存在波动，所以各周期

采样点数不同，取其中的最大值作为重采样点数，

并对其余样本周期进行插值处理，从而保证各周

期采样点数相同，实现等角度采样。

图 ４　转速传感器波形

Ｆｉｇ．４　Ｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｓｐｅｅｄｓｅｎｓｏｒ

２．２　集合平均方法
集合平均方法是一种常用的除噪方法，能提

高信号的信噪比
［１３１４］

。等角度采样后的信号可

看作由周期性信号 ｃ（ｔ）和随机性信号 ｎ（ｔ）叠加
而成，假设 ｎ（ｔ）～Ｎ（０，σ２ｎ），表示为
ｓ（ｔ）＝ｃ（ｔ）＋ｎ（ｔ） （１６）

取 ｍ圈等角度采样的信号，计算各个角度的
平均值，作为一圈信号，其方差为

Ｄ｛ｓ′（ｔ）｝＝
σ２ｎ
ｍ

（１７）

经过集合平均，信号的方差减小，其中周期性

８６６
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　第 ４期 冯明，等：回转误差测试中系统噪声分离技术

信号的信噪比得到提高。这对于提高三点法误差

分离精度是有利的。同时，集合平均方法可以使

测试信号的信噪比高于原有传感器的水平，降低

测试设备的成本。

保证设定参数不变，对含噪声仿真信号进行

集合平均处理并进行误差分离，以观察其降噪效

果。其中 ｍ的选择比较重要，ｍ太小降噪效果不
明显；ｍ太大需要采集的数据量过大，计算时间
长。参考实测情况取 ｍ＝２０，即取２０圈信号平均
值，以剔除非周期信号。保证计算圈数为２０圈不
变，故需要生成 ４００圈仿真信号。其分离结果如
图５所示，可以看出偏差明显减少，且波形中高频
分量较多。圆度误差最大偏差约占峰峰值的

１％，同步误差最大偏差约占峰峰值的２％。

图 ５　集合平均处理后含噪声仿真信号分离偏差

Ｆｉｇ．５　Ｎｏｉｓｅｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎａｆｔｅｒｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅａｖｅｒａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

２．３　小波阈值去噪方法
对于高信噪比的信号，小波阈值去噪方法可

以有效地抑制噪声信号，同时保留信号的峰值点

信息。其基本思想：将原始信号经过小波变换，得

到包含原信号重要信息的小波系数。其中有效信

号的小波系数较大，而噪声信号的小波系数较小。

因此，可以通过选取合适的阈值，保留大于阈值的

小波系数，置零小于阈值的小波系数，进行小波逆

变换得到重构信号，达到去除噪声的目的
［１５］
。小

波阈值去噪方法优于 Ｂｕｔｔｅｒｗｏｒｔｈ低通滤波的地方
在于其保留了信号的高频细节特征。

小波阈值去噪方法的基本步骤如下：

步骤１　进行含噪声信号的正交小波变换。
先选择合适的小波基函数

［１６］
，然后根据原始信号

中包含的最大阶数和需要保留的信号最大阶数确

定小波分解层数 ｗ，对信号进行 ｗ层小波分解运

算。小波分解层数 ｗ为

ｗ＝ｌｂＮ
２ｆ

（１８）

式中：ｆ为传感器在当前测试条件下能测出的最
大谐波阶次。

设被测轴直径为 Ｄ，传感器探芯直径为 ｄ，则
传感器可探测到的最大谐波数为 Ｄ／ｄ，根据香农
采样定理，最大谐波阶次应满足：

ｆ≤ πＤ２ｄ
（１９）

步骤２　对小波系数进行非线性阈值处理。
为保持信号的整体形状不变，保留所有低频系数，

取阈值

Ω＝ ２ｌｂ槡 Ｎ （２０）
对每个小波系数进行软阈值处理，即将含噪

声信号小波系数与所选定的阈值 Ω进行比较。
软阈值处理后的小波系数 η（ｊ）为

η（ｊ）＝
ｊ－Ω　　 ｊ≥ Ω
０ ｊ＜Ω

ｊ＋Ω ｊ≤－
{

Ω

（２１）

步骤３　进行小波逆变换。由所有低频尺度
系数，以及经由阈值处理后的小波系数做逆小波

变换进行重构，得到恢复的原始信号估计值
［１７］
。

保证设定参数不变，对含噪声仿真信号进行

小波阈值去噪并进行误差分离，以观察其降噪效

果。分离结果如图 ６所示。可以看出偏差减小，
波形中的高频分量明显减少。圆度误差最大偏差

约占峰峰值的０．５９％，同步误差最大偏差约占峰
峰值的１％。

图 ６　小波阈值去噪处理后含噪声仿真信号分离偏差

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｉｓｅｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎａｆｔｅｒｗａｖｅｌｅｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｄｅｎｏｉｓｉｎｇ

９６６
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２．４　双重滤波方法
根据上述２种滤波的不足，本文提出对原始

信号进行集合平均和小波阈值去噪处理，可以得

到更好的去噪效果。保证设定参数不变，对含噪

声仿真信号进行集合平均和小波阈值去噪并进行

误差分离，分离结果如图７所示。可以看出，偏差
变小且高频噪声被消除。圆度误差最大偏差约占

峰峰值的０．１７％，同步误差最大偏差约占峰峰值
的０．３８％。

图８比较了上述不同去噪方法的最大分离偏
差。可以看出，双重滤波方法结合了集合平均和

小波阈值去噪的特点，分离偏差明显减小，起到较

好的噪声去除效果。

图 ７　双重滤波处理后含噪声仿真信号分离偏差

Ｆｉｇ．７　Ｎｏｉｓｅｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎａｆｔｅｒｄｏｕｂｌｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇ

图 ８　含噪声仿真信号不同处理方式最大分离偏差对比

Ｆｉｇ．８　Ｍａｘｉｍｕｍｓｅｐｅｒａｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｎｏｉｓｅｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｅｄｓｉｇｎａｌ

２．５　异步误差中系统噪声去除方法
从除噪信号中分离得到同步误差、圆度误差

和偏心误差，异步误差和系统噪声作为随机成分

不参与误差分离计算，被留在原始信号中。在实

际测试中，采集到的数据往往会有一两圈数据存

在粗大误差，这会对异步误差的评价造成影响。

根据加工误差的 ６σ原则，可以用异步误差的标
准值 σ的６倍对异步误差进行评价，以达到从异
步误差中去除系统噪声的目的。

假设异步误差信号δ０（θ）和系统噪声信号δｖ（θ）
均为高斯白噪声，且相互独立，可用式（２２）表示：
δ０（θ）～Ｎ（０，σ

２
０）

δｖ（θ）～Ｎ（０，σ
２
ｖ

{
）

（２２）

在满足一定数据量的条件下，被测信号随机

成分 δ（θ）具有统计学规律，服从正态分布，则
δ（θ）～Ｎ（０，σ２）

δ（θ）＝（δ０（θ）＋δｖ（θ））～Ｎ（０，σ
２
０＋σ

２
ｖ

{
）

（２３）
求得被测信号随机成分标准差 σ和系统噪

声标准差 σｖ，则实际的异步误差标准差 σ０为

σ０ ＝ σ２－σ２槡 ｖ （２４）
系统噪声信号 δｖ（θ）可由 δｘ（θ）、δｙ（θ）两支

传感器的噪声信号表示，其中 δｘ（θ）、δｙ（θ）分别
表示噪声信号在 ｘ轴和 ｙ轴上的分量，表示为
δｖ（θ）＝δｘ（θ）ｃｏｓθ＋δｙ（θ）ｓｉｎθ

δｘ（θ）＝δ１（θ）

δｙ（θ）＝［δ２（θ）－δ１（θ）ｃｏｓα］／ｓｉｎ
{

α

（２５）

则标准差为

σｘ ＝σ１

σｙ ＝
σ２２＋σ

２
１ｃｏｓ

２α
ｓｉｎ２槡

{
α

（２６）

由 δｘ（θ）、δｙ（θ）求 δｖ（θ）需要分别乘 ｃｏｓθ和
ｓｉｎθ，这会对标准差产生影响。经过仿真实验，在
满足一定数据量的条件下，其影响是使均值不变，

方差减半，则噪声信号标准差为

σｖ ＝
σ２１
２
＋
σ２２＋σ

２
１ｃｏｓ

２α
２ｓｉｎ２槡 α

（２７）

则真实异步误差标准差为

σ０ ＝ σ２－
σ２２＋σ

２
１

２ｓｉｎ２槡 α
（２８）

３　实验验证

３．１　测试系统构成
测试系统组成、测试工装分别如图 ９和图 １０

所示。系统将传感器工装与主轴前端盖固定，相

较于固定在平台上，该方法能减轻主轴振动对位

移读数的影响。

　　在被测件同一被测截面上布置 ３支 ＬＩＯＮ
Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ的电容位移传感器（ＣＤＳ），其主要性能
参数如表２所示。

０７６
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　第 ４期 冯明，等：回转误差测试中系统噪声分离技术

图 ９　测试系统组成

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

图 １０　测试装置

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅ

表 ２　ＣＤＳ主要性能参数

Ｔａｂｌｅ２　ＭａｉｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＣＤＳ

参数 数值

量程／μｍ ２５０

分辨率 ３×１０－５

带宽／ｋＨｚ １５

线性度／％ ＜０．２

探芯直径／ｍｍ ２

　　选用 ＮＩ同步数据采集卡 ＰＣＩ６１２３，保证三路
位移信号同步。设定每圈采样点 Ｎ为 ７２０，根据
转速设置采样频率，记录数据长度为 １０００圈。
小波分解层数根据具体实际测试系统参数而定，

本实验中，被测截面直径为 １２ｍｍ，电容式位移传
感器探芯直径为 ２ｍｍ。由式（１８）和式（１９）可
得，该条件下传感器能测得最大谐波阶数 ｆ为
９阶，小波分解层数 ｗ为 ５。此外，为消除异步误
差中的系统噪声，还需要测得相同工况下系统噪

声的信号。

３．２　实验分析

当转速为 １０４ｒ／ｍｉｎ时，取采样频率为 １．２×

１０５Ｈｚ；当转速 ２×１０４ｒ／ｍｉｎ时，取采样频率为

２．４×１０５Ｈｚ，以此类推。采集数据并分析电主轴

１×１０４～４×１０４ｒ／ｍｉｎ转速下达到稳定时的回转
误差和圆度误差，测试结果如表 ３所示。可以看
出，随着转速的升高，圆度误差基本不变。说明圆

度分离结果可信。偏心误差、同步误差和异步误

差随转速升高而增加，符合实际情况。转速 １×
１０４ｒ／ｍｉｎ时，去除噪声求得圆度误差和回转误差
如图１１（ａ）、（ｂ）所示；含噪声求得圆度误差和回

表 ３　不同转速下回转误差分离结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｅｐａｒａｔｉｏｎｏｆｅｒｒｏｒｍｏｔｉｏｎａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｓ

转速／（１０４

ｒ·ｍｉｎ－１）
圆度误差／
μｍ

偏心误差／
μｍ

同步误差／
μｍ

异步误差／
μｍ

１ ０．７０７ １．９３７ ０．０８７ ０．２３０

２ ０．７０７ ２．０４５ ０．１０６ ０．８５６

３ ０．７０４ ２．２６３ ０．１８４ ０．８９１

４ ０．７０４ ２．７０１ ０．１８９ １．５４４

　注：表中异步误差按照６σ进行评价。

图 １１　转速 １×１０４ｒ／ｍｉｎ下误差分离结果对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｒｒｏｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｔ

ｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｆ１×１０４ｒ／ｍｉｎ

１７６
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转误差如图 １１（ｃ）、（ｄ）所示。图 １１（ｂ）和
图１１（ｄ）中灰色为异步误差数值，蓝色为采样数
值中同步误差的最小值和最大值，红色为同步误

差信号。具体数值如表 ４所示。可以看出，保留
噪声会导致求得圆度误差和回转误差形状失真，

且评价值偏大。

表 ４　转速 １×１０４ｒ／ｍｉｎ下噪声对误差分离结果的影响

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｎｏｉｓｅｏｎｅｒｒｏｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓａｔｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｆ１×１０４ｒ／ｍｉｎ

是否

去噪

圆度误差／
μｍ

偏心误差／
μｍ

同步误差／
μｍ

异步误差／
μｍ

是 ０．７０７ １．９３７ ０．０８７ ０．２３０

否 ０．８６５ １．９３８ ０．１６６ ０．５４６

３．３　计算圈数对异步误差的影响
为研究计算圈数对异步误差的影响，提取采

样圈数为１０～１０００圈的样本，采用峰峰值和６倍
标准差（６σ）两种评价方式计算了不同圈数下的
异步误差，结果如图 １２所示。可以看出，随计算
圈数增加，２种评价结果均逐渐趋于稳定，但峰峰
值跳动略大，可以将计算圈数大于 ２６圈时的 ６σ
值作为异步误差的评价值。

图 １２　计算圈数对异步误差评价值的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｏｕｎｔｉｎｇｃｙｃｌｅｓｏｎ

ＡＳＥＭｅｖａｌｕａｔｉｏｎｖａｌｕｅ

４　结　论

本文针对回转误差测试中系统噪声分离技术

进行了研究，得出以下结论：

１）为了消除测试信号中系统噪声对圆度误
差和同步误差分离结果的影响，提出了对信号进

行集合平均和小波阈值去噪的双重滤波方法，并

给出了根据被测主轴直径和传感器探芯直径确定

小波分解层数的计算公式。

２）为了消除测试信号中系统噪声对异步误
差的影响，通过在相同工况下采集测试系统噪声，

利用高斯白噪声分布相互独立的特点，得出了消

除系统噪声影响的公式。

３）研究了计算圈数对异步误差测试结果的

影响规律，建议采用标准差评价方式，且计算圈数

以不小于２６圈为宜。
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００２，３８（６）：５６６０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［７］王世良．超精密车床主轴回转误差测试系统的研究［Ｄ］．哈

尔滨：哈尔滨工业大学，２０１６：１０１４．

ＷＡＮＧＳＬ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｏｆｕｌｔｒａｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

ｉｎｔｈｅｓｐｉｎｄｌｅｒｏｔａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６：１０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］ＡＯＫＩＹ，ＯＺＯＮＯＳ．Ｏｎａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｏｆｒｏｕｎｄｎｅｓｓｍｅａｓｕｒｅ

ｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＪａｐａｎＳｏ

ｃｉｅｔｙｏｆＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９６６，３２（１２）：２７３２．

［９］韩正桐，洪迈生，李自军．三点法圆度误差分离及演化形式

与精 度 分 析 ［Ｊ］．上 海 交 通 大 学 学 报，２００２，３６（９）：

１２２５１２２７．

ＨＡＮＺＴ，ＨＯＮＧＭＳ，ＬＩＺＪ．Ｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄａｎｄｉｔｓｖａｒｉ

ａｔｉｏｎｆｏｒｒｏｕｎｄｎｅｓｓｅｒｒｏｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎａｎｄａｃｃｕｒａｃｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００２，３６（９）：１２２５

１２２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］雷贤卿，李言，周彦伟，等．３点法圆度误差分离技术的新算

法［Ｊ］．兵工学报，２００７，２８（１）：７３７７．

ＬＥＩＸＱ，ＬＩＹ，ＺＨＯＵＹＷ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｍａｔｒｉｘａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆ

ｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｍｅｔｈｏｄｒｏｕｎｄｎｅｓｓｅｒｒｏｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２００７，２８（１）：７３７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］曹青松，俞爱兰．高精度转速测量新方法的研究［Ｊ］．机床
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　第 ４期 冯明，等：回转误差测试中系统噪声分离技术

与液压，２０１０，３８（１７）：３８４０．
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［１２］陈钊，杨现萍，冯巧宁．等角度重采样在航空发动机振动分
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ｎｅｓｅ）．

［１３］张怀，王广君，曾旭明，等．基于 ＦＰＧＡ的消噪同步叠加平均

算法仿真分析及实现［Ｊ］．测控技术，２０１３，３２（１２）：１３１６．

ＺＨＡＮＧＨ，ＷＡＮＧＧＪ，ＺＥＮＧＸＭ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｙｎｃｈｒｏｎｉｚａｔｉｏｎｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇａｖｅｒａｇｅａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｆｏｒｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂａｓｅｄｏｎＦＰＧＡ［Ｊ］．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３２（１２）：１３１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］徐志钮．介损在线监测去噪方法的有效性［Ｊ］．高电压技

术，２０１５，４１（３）：９０９９１７．

ＸＵＺＮ．Ｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｎｏｉｓｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｎｄｉｅｌｅｃｔｒｉｃｌｏｓｓ

ｏｎｌｉｎｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ［Ｊ］．ＨｉｇｈＶｏｌｔａｇｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，４１

（３）：９０９９１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］王微．基于小波分析和统计理论的核磁共振信号消噪方法

研究［Ｄ］．长春：长春大学，２０１３：２４３０．

ＷＡＮＧＷ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄｓａｂｏｕｔＭＲＳｓｉｇｎａｌｄｅｎｏｓｉｎｇ

ｂａｓｅｄｏｎｗａｖｅｌｅｔａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｔｈｅｏｒｙ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇ

ｃｈｕｎ：ＪｉｌｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３：２４３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］郑钧，侯锐锋．小波去噪中小波基的选择［Ｊ］．沈阳大学学

报，２００９，２１（２）：１０８１１０．

ＺＨＥＮＧＪ，ＨＯＵＲＦ．Ｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆｗａｖｅｌｅｔｂａｓｅｉｎｄｅｎｏｉｓｉｎｇｏｆ

ｗａｖｅｌｅｔｔｒａｎｓｆｏｒｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈｅｎｙａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００９，２１

（２）：１０８１１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］朱艳芹，杨先麟．几种基于小波阈值去噪的改进方法［Ｊ］．

电子测试，２００８（２）：１８２２．

ＺＨＵＹＱ，ＹＡＮＧＸＬ．Ｓｅｖｅｒａｌｎｅｗｍｅｔｈｏｄｓｂａｓｅｄｏｎｗａｖｅｌｅｔ

ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｉｎｇｄｅｎｏｉｓｉｎｇ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｓｔ，２００８（２）：１８２２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
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　冯明　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：动静压轴

承技术、超精密电主轴设计与测试技术、高速同步电机及其控

制技术等。
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不确定需求下航空公司枢纽网络优化设计

乐美龙１，，郑文娟１，吴明功２，３，王泽坤２，３

（１．南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１１１０６；　２．空军工程大学 空管领航学院，西安 ７１００５１；

３．国家空管防相撞技术重点实验室，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：为了帮助航空公司合理规划航线网络，降低运输成本，从航空公司的角度出
发，将机场容量看作到港和离港航班的函数，绘制了机场容量包络曲线。基于机场容量包络曲

线构建了随机需求下多分配、非严格的两阶段混合整数随机规划模型，第１阶段确定网络的枢
纽位置，第２阶段确定不同需求情形下城市对的运输路径和不同路径上的流量比例。当需求
情形是离散变量时将两阶段模型转化为确定的等价规划。继而以东航为例选取 １３个机场对
模型进行验证，并对运输成本折扣因子进行灵敏度分析。结果表明：在不同的折扣因子情形下

选择的枢纽机场不同，折扣越大，选择的枢纽越多，网络总成本越低，且３种折扣因子情形下的
枢纽选择与实际比较吻合；每种折扣因子情形下，当需求不同时航线网络的布局有所差异；对

比需求确定和不确定下的模型结果差异，得出需求不确定下的网络总成本更低。可见需求不

确定下的随机规划模型更加贴近实际，能够帮助航空公司规划符合实际情形的枢纽航线网络，

并确定其在枢纽机场的容量份额。

关　键　词：航空公司；枢纽选址；不确定需求；机场容量；随机规划
中图分类号：Ｖ２９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０６７４０９

　　随着航空管制的放松，各个航空公司都在重
建自己的航线网络，由点对点航线网络向中枢辐

射式航线网络转变。中枢辐射式航线网络通过短

途汇运、分运和长途、大容量转运，使得运输成本

更低，经济效益更好。但在构建枢纽网络时，始发

地与目的地（ＯＤ）需求不确定是困扰航空公司战
略决策的主要原因。研究需求不确定下的枢纽选

址与运输路径规划问题能够帮助航空公司确定最

佳的运输方案以应对季节、市场等因素引起的

ＯＤ需求波动，使其运营总成本最低。
对枢纽选址问题的设计与优化，Ｏ’Ｋｅｌｌｙ［１］、

Ｃａｍｐｂｅｌｌ［２］、ＳｋｏｒｉｎＫａｐｏｖ［３］、Ｅｒｎｓｔ［４］等建立了经
典的枢纽航线网络优化模型。之后学者在经典模

型的基础上从枢纽机场容量限制、机场容量多水

平决策、ＯＤ需求不确定性等角度做了逐步的推
进。在枢纽机场容量限制方面，Ｙａｎｇ［５］分别考虑
枢纽机场总流量限制和枢纽机场中转流量限制，

构建了２个混合整数线性规划模型，得出了不同
容量限制情形下的枢纽选址差异。冯乾等

［６］
将

枢纽选择和航线设计 ２个阶段综合考虑，用机场
吞吐量衡量机场容量限制，提出了机场容量限制

下的多分配枢纽航线网络设计方法。在机场容量

多水平决策方面，Ｗｕ等［７８］
将机场容量看作离散

变量，确定不同情形下的枢纽位置和路径流分配，

得出不同容量限制情形下的最优网络。Ｃｏｒｒｅｉａ
等

［９］
在机场容量限制的基础上引入枢纽机场容

量多水平决策。Ｚａｒｅｉ［１０］在枢纽机场容量多水平
决策的基础上引入枢纽之间的连接方式差异。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004003&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNzY2Z2cUVHNFF6NVRVZlJwbGFtOVNqZCtjMD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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Ｓｅｙｅｄ等［１１］
从容量包络曲线的角度构建了枢纽机

场容量多水平决策的混合整数规划模型（ＭＩＬＰ）。
在 ＯＤ需求不确定性方面，Ｙａｎｇ［１２１３］和 Ｃｈｉｕ［１３］

考虑随机需求，构建了两阶段的随机规划模型，第

１阶段解决枢纽选址问题，第 ２阶段在第 １阶段
枢纽选择的基础上确定不同需求情形下 ＯＤ之间
的路径和流量分配。Ａｌｕｍｕｒ等［１４］

同时考虑枢纽

建设成本的不确定性和 ＯＤ需求的不确定性，分
别构建了单分配、多分配下的优化模型。Ｑｉｎ和
Ｇａｏ［１５］、Ｃｏｎｔｒｅｒａｓ等［１６］

研究 ＯＤ流量不确定情形
下枢纽机场无容量限制的枢纽选址问题。胡青蜜

和胡志华
［１７］
运用随机规划方法研究不确定货流

下的枢纽选址问题。

纵观国内外研究现状，对枢纽网络设计问题

从机场容量限制、机场容量多水平决策和 ＯＤ需
求不确定性方面的研究主要存在以下 ３点不足：
①现有研究主要从整个航空运输市场的角度考
虑，但实际规划航线网络布局的是航空公司；②现
有研究在确定枢纽机场容量时以机场的最大吞吐

量作为容量，但是枢纽机场容量受多种因素影响，

不同的时期容量可能不同；③现有研究在枢纽
容量决策和 ＯＤ需求不确定性方面独立研究。
研究 ＯＤ需求不确定性时，未考虑枢纽机场容量
多水平决策，在对枢纽机场容量多水平决策研

究时未考虑季节、时期等因素造成的 ＯＤ需求不
确定性。

本文从航空公司的角度出发，在机场容量一

定的情况下，确定航空公司选择枢纽机场的最优

所占份额。对枢纽机场总容量水平的确定，为了

更切合实际，将机场容量看作离港和到港航班的

函数，运用历史统计数据绘制机场容量包络曲线。

同时考虑 ＯＤ需求的不确定性，构建航空公司枢
纽选址问题的多分配、非严格的两阶段混合整数

随机规划模型，并运用实际航空公司数据对模型

进行验证。

１　机场容量包络曲线

枢纽机场的实际容量与天气、机场空域构型、

跑道构型及数量、停靠的航班类别等多种因素有

关。学者通常情况下根据历史数据将进离港航班

之和的最大值表示为单位时间内枢纽机场的容

量。对于一个真实的航线网络，实际容量比理论

容量更加精确。单位时间内的机场容量应该表示

为到港和离港航班数量的函数，而不是一个常数。

这些函数是对历史数据形成的全部观测值的包

络，从而构成了机场容量包络曲线。

机场容量包络曲线根据一段时间内（１ｈ）的
到达和离开的实际航班数量进行绘制。横轴表示

到港航班数量，纵轴表示离港航班数量。一般情

况下运用统计的方法去除低频率的观测值，通过

拒绝一定比例的观测频率来绘制正确的枢纽机场

容量包络曲线。如图１（ａ）所示，曲线 １表示基于
统计数据观测到的机场容量包络曲线；曲线 ２表
示修正后的机场容量包络曲线。图 １（ｂ）中，ｙ１、
ｙ２、ｙ３共同构成了机场容量包络曲线。

图 １　机场容量包络曲线案例

Ｆｉｇ．１　Ｅｘａｍｐｌｅｏｆａｉｒｐｏｒｔｃａｐａｃｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅｃｕｒｖｅｓ

２　模型提出
本文采用有向图建模。假设网络中有 Ｎ个

节点，包括始发地、目的地和潜在枢纽。非枢纽节

点之间既能中转也能直达运输。一个非枢纽节点

可以连接多个枢纽点，并且规定两个非枢纽节点

之间最多实现两次中转。

从航空公司枢纽选址问题的角度出发，基于

机场容量包络曲线，考虑航空公司在枢纽机场的

容量多水平决策，以及 ＯＤ需求的不确定性，构建

５７６
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两阶段的随机规划模型。本文将需求的不确定性

表示为随机变量。第１阶段以总的网络运输成本
最低来确定枢纽的位置，第 ２阶段在第 １阶段枢
纽选址结果的基础上确定不同需求的运输路径和

路径上的流量分配。

２．１　模型参数及变量
２．１．１　模型参数

模型参数定义如下：Ｎ为网络节点的集合；Ｗ
为 ＯＤ需求情形的集合；ω表示一种特定的情形，
ω∈Ｗ，每种情形代表航空公司的一种 ＯＤ需求情
形；Ｔｋ为航空公司选择机场 ｋ作为枢纽的容量情
形集合；Ｓ为机场容量包络曲线函数的线段 ｓ的
集合，ｓ∈Ｓ；ｈｉｊ（ω）为情形 ω下节点 ｉ和 ｊ之间的
需求；Ｃｉｋｍｊ（ω）为情形 ω下节点 ｉ和 ｊ之间通过 ｋ、
ｍ中转的单位旅客运输成本；Ｃｉｊ为节点ｉ和ｊ之间

直达运输的单位旅客运输成本；ｆｔｋ为枢纽节点 ｋ
在容量情形 ｔ下的建设成本；Ｍ为一个非常大的
正数；ａｓｋ为枢纽节点 ｋ在机场容量包络函数 ｓ下
的到港系数；ｂｓｋ为枢纽节点 ｋ在机场容量包络函

数 ｓ下的离港系数；Ｕｍａｘｓｋ 为枢纽节点 ｋ在机场容量

包络函数 ｓ下的最大容量；ｐｔｋ为航空公司选择枢

纽节点 ｋ情形 ｔ下的容量份额；Ｕｔｓｋ为枢纽节点 ｋ
在机场容量包络函数 ｓ、容量情形 ｔ下的容量，且
Ｕｔｓｋ＝Ｕ

ｍａｘ
ｓｋ ·ｐ

ｔ
ｋ；ｐ（ω）为情形 ω发生的概率；α（ω）

为情形 ω下非枢纽节点至枢纽节点运输成本折
扣因子；β（ω）为情形 ω下从一个枢纽节点至另一
个枢纽节点运输成本折扣因子；γ（ω）为情形ω下
枢纽节点至非枢纽节点运输成本折扣因子。

２．１．２　模型变量
模型变量定义如下：Ｚｉｋｍｊ（ω）为情形 ω下节

点 ｉ至节点 ｊ的旅客经过枢纽节点 ｋ、ｍ中转的比
例；Ｚｉｊ（ω）为情形 ω下节点 ｉ至节点 ｊ的旅客直达

运输的比例；Ｘｔｋ为０１变量，当航空公司选择节点
ｋ，容量情形 ｔ作为枢纽时等于 １，否则等于 ０；
Ｗｋｏｕｔ（ω）为情形 ω下枢纽节点 ｋ的离港流量；

Ｗｋｉｎ（ω）为情形 ω下枢纽节点 ｋ的进港流量。
２．２　两阶段模型

枢纽建设是一个长期且耗资的工程，由季节、

时期等因素引起的需求不确定性对枢纽节点的选

择不产生影响。因此第１阶段模型中的变量 Ｘｔｋ不
受需求不确定性的影响，第 ２阶段变量 Ｚｉｊ（ω）、
Ｚｉｋｍｊ（ω）取决于需求的不同情形。Ｚ为目标函数值。

１）第１阶段

Ｍｉｎ
ｘ
Ｚ＝∑

ｋ∈Ｎ
∑
Ｔｋ

ｔ＝１
ｆｔｋＸ

ｔ
ｋ＋Ｅ［Ｑ（ｚ，ξ）］ （１）

ｓ．ｔ．

∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ≤１　ｋ∈ Ｎ （２）

Ｘｔｋ∈ ｛０，１｝　ｋ∈ Ｎ，ｔ∈ Ｔｋ （３）

　　式（１）中，∑
ｋ∈Ｎ
∑
Ｔｋ

ｔ＝１
ｆｔｋＸ

ｔ
ｋ表示枢纽建设的总成

本；Ｅ［Ｑ（ｚ，ξ）］表示第 ２阶段模型的最优解，
Ｅ［·］表示所有需求情形下总运输成本的期望，ξ
为一个包含第２阶段所有系数的向量。式（２）表
示每个枢纽机场至多选择一种容量情形。式（３）
表示枢纽变量域的限制。

２）第２阶段

Ｍｉｎ
ｚ
Ｑ＝∑

ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ
∑
ｋ∈Ｎ
∑
ｍ∈Ｎ
ｈｉｊ（ω）Ｃｉｋｍｊ（ω）Ｚｉｋｍｊ（ω）＋

　　∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ
ｈｉｊ（ω）ＣｉｊＺｉｊ（ω） （４）

ｓ．ｔ．

∑
ｋ∈Ｎ
∑
ｍ∈Ｎ
Ｚｉｋｍｊ（ω）＋Ｚｉｊ（ω）＝１

　　ｉ，ｊ∈ Ｎ，ｉ≠ ｊ （５）

∑
ｉ∈Ｎ，ｉ≠ｋ

Ｚｉｋ（ω）＋ ∑
ｉ∈Ｎ，ｉ≠ｋ

Ｚｋｉ（ω）≤

　　 (Ｍ １－∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘ )ｔｋ 　　ｋ∈ Ｎ （６）

∑
ｍ∈Ｎ
（Ｚｉｍｋｋ（ω）＋Ｚｋｋｍｉ（ω））≥２∑

Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ

　　ｉ，ｋ∈ Ｎ，ｉ≠ ｋ （７）

∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ＋∑

Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｍ －１≤ Ｚｋｋｍｍ（ω）

　　ｍ，ｋ∈ Ｎ，ｍ≠ ｋ （８）

∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，ｊ≠ｉ
∑
ｍ∈Ｎ
（Ｚｉｋｍｊ（ω）＋Ｚｉｍｋｊ（ω））－

　　∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，ｊ≠ｉ

Ｚｉｋｋｊ（ω）≤ Ｍ∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ　　ｋ∈ Ｎ

（９）

Ｗｋｏｕｔ（ω）＝∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，
ｊ≠ｋ，ｊ≠ｉ

∑
ｍ∈Ｎ

ｍ≠ｉ，ｍ≠ｋ

ｈｉｊ（ω）（Ｚｉｋｍｊ（ω）＋

　　 Ｚｉｍｋｊ（ω））＋∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ

ｊ≠ｋ，ｊ≠ｉ

ｈｉｊ（ω）Ｚｉｋｋｊ（ω）

　　ｋ∈ Ｎ （１０）

Ｗｋｉｎ（ω）＝ ∑
ｉ∈Ｎ，ｉ≠ｋ

∑
ｊ∈Ｎ，ｊ≠ｉ

∑
ｍ∈Ｎ，
ｍ≠ｊ，ｍ≠ｋ

ｈｉｊ（ω）（Ｚｉｋｍｊ（ω）＋

　　Ｚｉｍｋｊ（ω））＋∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ

ｉ≠ｋ，ｊ≠ｉ

ｈｉｊ（ω）Ｚｉｋｋｊ（ω）

　　ｋ∈ Ｎ （１１）

ａｓｋＷ
ｋ
ｉｎ（ω）＋ｂｓｋＷ

ｋ
ｏｕｔ（ω）≤∑

Ｔｋ

ｔ＝１
ＸｔｋＵ

ｔ
ｓｋ

　　ｋ∈ Ｎ，ｓ∈ Ｌ （１２）
Ｗｋｏｕｔ（ω），Ｗ

ｋ
ｉｎ（ω）≥０　　ｋ∈ Ｎ （１３）

０≤ Ｚｉｊ（ω）≤１　　ｉ，ｊ∈ Ｎ，ｉ≠ ｊ （１４）
０≤ Ｚｉｋｍｊ（ω）≤１　　ｉ，ｋ，ｍ，ｊ∈ Ｎ，ｉ≠ ｊ（１５）

６７６
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第２阶段模型表示每种情形 ω下的路径决
策和流量分配决策。式（４）表示情形 ω下所有
ＯＤ中转和直达的总成本最小。式（５）确保 ＯＤ
之间的需求必须得到满足。式（６）～式（８）表示
流变量之间的关系。其中式（６）、式（７）表示当节
点 ｋ被选作枢纽时，流经节点 ｋ的运输应被看作
中转运输；式（８）表示当节点 ｋ、ｍ都是枢纽时，ｋ
和 ｍ之间的运输应被看作中转运输。式（９）表示
当节点 ｋ不是枢纽时，经节点 ｋ中转的流量为 ０。
式（１０）表示流出节点 ｋ的流平衡约束。式（１１）
表示流入节点 ｋ的流平衡约束。式（１２）表示容
量约束，流经节点 ｋ的流量应小于节点 ｋ的容量。
式（１３）～式（１５）表示变量域的限制。

针对需求不确定下枢纽选址和运输路径规划

问题所构建的模型是一个两阶段模型，需要采用

迭代算法求解。假设需求情形 ω是离散变量，具
有有限种可能的情形，每种情形以一定的概率发

生。则两阶段的随机规划模型可以被写为确定的

等价规划（ＤｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃＥｑｕｉｖａｌｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，
ＤＥＰ），如式（１６）～式（２９）所示。各式的含义等
同于两阶段的随机规划模型。

ＭｉｎＺ＝∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ
∑
ｋ∈Ｎ
∑
ｍ∈Ｎ
∑
ω∈Ｗ
ｐ（ω）ｈｉｊ（ω）Ｃｉｋｍｊ（ω）·

　　Ｚｉｋｍｊ（ω）＋∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ
∑
ω∈Ｗ
ｐ（ω）ｈｉｊ（ω）·

　　ＣｉｊＺｉｊ（ω）＋∑
ｋ∈Ｎ
∑
Ｔｋ

ｔ＝１
ｆｋ
ｔＸｔｋ （１６）

ｓ．ｔ．

∑
ｋ∈Ｎ
∑
ｍ∈Ｎ
Ｚｉｋｍｊ（ω）＋Ｚｉｊ（ω）＝１

　　ｉ，ｊ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ，ｉ≠ ｊ （１７）

∑
ｉ∈Ｎ，ｉ≠ｋ

Ｚｉｋ（ω）＋∑
ｉ∈Ｎ，ｉ≠ｋ

Ｚｋｉ（ω）≤

　　 (Ｍ １－∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘ )ｔｋ 　　ｋ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ （１８）

∑
ｍ∈Ｎ
（Ｚｉｍｋｋ（ω）＋Ｚｋｋｍｉ（ω））≥２∑

Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ

　　ｉ，ｋ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ，ｉ≠ ｋ （１９）

∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ＋∑

Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｍ －１≤ Ｚｋｋｍｍ（ω）

　　ｍ，ｋ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ，ｍ≠ ｋ （２０）

∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，ｊ≠ｉ
∑
ｍ∈Ｎ
（Ｚｉｋｍｊ（ω）＋Ｚｉｍｋｊ（ω））－

　　∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，ｊ≠ｉ

Ｚｉｋｋｊ（ω）≤Ｍ∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ　　ｋ∈Ｎ，ω∈Ｗ

（２１）
Ｗｋｏｕｔ（ω）＝∑

ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，
ｊ≠ｋ，ｊ≠ｉ

∑
ｍ∈Ｎ，

ｍ≠ｉ，ｍ≠ｋ

ｈｉｊ（ω）（Ｚｉｋｍｊ（ω）＋

　　Ｚｉｍｋｊ（ω））＋∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，
ｊ≠ｋ，ｊ≠ｉ

ｈｉｊ（ω）Ｚｉｋｋｊ（ω）

　　ｋ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ （２２）

Ｗｋｉｎ（ω）＝ ∑
ｉ∈Ｎ，ｉ≠ｋ

∑
ｊ∈Ｎ，ｊ≠ｉ

∑
ｍ∈Ｎ，
ｍ≠ｊ，ｍ≠ｋ

ｈｉｊ（ω）（Ｚｉｋｍｊ（ω）＋

　　Ｚｉｍｋｊ（ω））＋∑
ｉ∈Ｎ
∑
ｊ∈Ｎ，
ｉ≠ｋ，ｊ≠ｉ

ｈｉｊ（ω）Ｚｉｋｋｊ（ω）

　　ｋ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ （２３）

ａｓｋＷ
ｋ
ｉｎ（ω）＋ｂｓｋＷ

ｋ
ｏｕｔ（ω）≤∑

Ｔｋ

ｔ＝１
ＸｔｋＵ

ｔ
ｓｋ

　　ｋ∈ Ｎ，ｓ∈ Ｌ，ω∈ Ｗ （２４）

∑
Ｔｋ

ｔ＝１
Ｘｔｋ≤１　　ｋ∈ Ｎ （２５）

Ｗｋｏｕｔ（ω），Ｗ
ｋ
ｉｎ（ω）≥０　　ｋ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ （２６）

０≤ Ｚｉｊ（ω）≤１　　ｉ，ｊ∈ Ｎ，ω∈ Ｗ，ｉ≠ ｊ
（２７）

０≤Ｚｉｋｍｊ（ω）≤１　　ｉ，ｋ，ｍ，ｊ∈Ｎ，ω∈Ｗ，ｉ≠ｊ
（２８）

Ｘｔｋ∈ ｛０，１｝　　ｋ∈ Ｎ，ｔ∈ Ｔｋ （２９）
在上述模型中，情形 ω下路径的单位旅客运

输成本表示为

Ｃｉｋｍｊ（ω）＝α（ω）Ｃｉｋ＋β（ω）Ｃｋｍ ＋γ（ω）Ｃｍｊ（３０）
式（３０）表明在 ＨＳ网络中，对于每种需求情

形 ω，节点 ｉ和 ｊ之间的整个运输成本包括汇运、
转运、分运三部分。由于规模经济性的存在，随着

路径流量的增加（ｈ１增加至 ｈ４），单位运输成本逐
渐降低，如图２所示。

图 ２　运输成本的规模经济函数

Ｆｉｇ．２　Ｓｃａｌｅｅｃｏｎｏｍｙｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔｃｏｓｔ

３　算例分析

３．１　数据输入
为了验证模型的有效性，本文以东航为例，选

择１３个主要省会机场研究航空公司枢纽网络设
计问题。根据 ２０１６、２０１７两年的进离港航班数
据，统计单位小时内的进离港航班数量如图 ３所
示（以西安机场为例）。为了获得机场的年旅客

容量，设机场的日开放小时为１８ｈ，每航班的平均
旅客数为 １８０，则以旅客数表示的机场容量包络
曲线如图４所示。

１３个机场旅客容量包络曲线的系数如表 １
所示。

７７６
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在１３个机场中，任意两个 ＯＤ之间的需求，根
据２０１７年实际运力乘以行业航线平均客座率估
算。运力数据源于ＯＡＧ（ＯｆｆｉｃｉａｌＡｉｒｌｉｎｅＧｕｉｄｅ），

图 ３　西安机场单位小时进离港航班数

Ｆｉｇ．３　Ｎｕｍｂｅｒｏｆａｒｒｉｖａｌａｎｄｄｅｐａｒｔｕｒｅｆｌｉｇｈｔｓ

ｐｅｒｈｏｕｒａｔＸｉ’ａｎＡｉｒｐｏｒｔ

图 ４　西安机场旅客容量包络曲线

Ｆｉｇ．４　Ｅｎｖｅｌｏｐｅｃｕｒｖｅｏｆｐａｓｓｅｎｇｅｒ

ｃａｐａｃｉｔｙｏｆＸｉ’ａｎＡｉｒｐｏｒｔ

客座率数据源于飞常准。东航在某些没有运力部

署的 ＯＤ上需求设为０。
本文对需求不同的考虑，只要根据航空公司

的实际做法，即如何应对旺、平、淡季，在文中对应

设立了高、中、低 ３个不同的需求场景。平季需
求，即基准需求 ｈｉｊ，采用 ＯＡＧ数据计算；高低等
级需求按深航博士后创新实践基地研究，设为

１．１４ｈｉｊ和０．８７ｈｉｊ。根据基地的研究，需求发生的
概率由高等级至低等级依次为 ０．３７１、０．４８８和
０．１４１。

根据 ＯＡＧ数据统计得出，东航在任意主协调
机场的运力份额不超过 ２０％，因此将航空公司在
每个潜在枢纽机场能够得到的容量情形设置为机

场容量包络曲线最大值的 ５％、１０％、１５％ 和
２０％。枢纽机场的建设成本与容量情形有关，用
式（３１）表示：
ｆｔ＋１ｋ
ｆｔｋ
＝ρｋ

ｐｔ＋１ｋ
ｐｔｋ
　　ｋ∈ Ｎ，ｔ＝１，２，…，Ｔｋ （３１）

式中：ρｋ为一个常量参数，与机场的规模经济效
应有关。当 ρｋ＞１时表示机场繁忙，航空公司增
加在机场的容量份额就得付出更高的单位容量建

设成本；当 ρｋ＜１时表示机场不是繁忙机场，增加
容量能够减少枢纽机场的单位容量建设成本。本

文定义主协调机场 ＳＺＸ、ＸＩＹ、ＵＲＣ、ＣＳＸ、ＷＵＨ、
ＣＴＵ、ＰＶＧ、ＮＫＧ、ＰＥＫ、ＫＭＧ为繁忙机场，设 ρｋ＝
１．１；其余机场为非繁忙机场，设 ρｋ＝０．９。根据东
航２０１７年公司年报，推断的枢纽机场建设成本如
表２所示。

假设每位旅客的单位运输成本相同，则任意

表 １　机场容量包络曲线系数

Ｔａｂｌｅ１　Ａｉｒｐｏｒｔｃａｐａｃｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅｃｕｒｖｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

机场

所在地

机场

代码

ａｓｋ ｂｓｋ Ｕｍａｘｓｋ ／（１０
６人）

ａ１ｋ ａ２ｋ ａ３ｋ ｂ１ｋ ｂ２ｋ ｂ３ｋ Ｕｍａｘ１ｋ Ｕｍａｘ２ｋ Ｕｍａｘ３ｋ

深圳 ＳＺＸ １ ０ １ ０ １ ０．８８２ ４０．６４ ３９．２９ ６３．６９

西安 ＸＩＹ １ ０ １ ０ １ １．０３４ ４１．３７ ４０．３３ ６４．４３

郑州 ＣＧＯ １ ０ １ ０ １ １．０２９ ２４．１６ ２４．８８ ３８．２４

乌鲁木齐 ＵＲＣ １ ０ １ ０ １ １．００１ ２９．４５ ２８．５１ ４３．７７

长沙 ＣＳＸ １ ０ １ ０ １ ０．９０６ ２１．７７ ２１．３６ ３４．０８

武汉 ＷＵＨ １ ０ １ ０ １ １．１６７ ２２．７１ ２１．８８ ３８．８０

成都 ＣＴＵ １ ０ １ ０ １ ０．８６２ ４０．５４ ３９．１９ ５８．７７

浦东 ＰＶＧ １ ０ １ ０ １ １．０１３ ５５．８８ ５４．６４ ８０．２５

南京 ＮＫＧ １ ０ １ ０ １ ０．５４８ ２５．６１ ２６．８５ ３４．４２

沈阳 ＳＨＥ １ ０ １ ０ １ ０．６１８ ２５．５１ ２３．４３ ３２．９５

北京 ＰＥＫ １ ０ １ ０ １ ０．７１７ ８５．７４ ５６．７１ ９２．８０

太原 ＴＹＮ １ ０ １ ０ １ ０．５３０ １５．８６ １３．６９ １９．６０

昆明 ＫＭＧ １ ０ １ ０ １ ０．７１３ ４８．５２ ４３．３４ ６４．２０

８７６
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２个 ＯＤ之间的运输成本与航线距离成正比，因
此用航线距离来计算其运输成本。

为验证折扣因子的灵敏度，计算３组不同折扣
因子取值下的优化模型，取 α＝γ。根据 Ｙａｎｇ［１２］的
研究结果，α和 γ的范围为 ０．７～０．９，β的范围为
０．６～０．８。同时考虑网络的规模效应，ＯＤ需求越
大，成本折扣越大。折扣因子的取值见表３。

表２　不同容量情形下的枢纽建设成本

Ｔａｂｌｅ２　Ｈｕｂｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｃｏｓｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃａｐａｃｉｔｙｓｃｅｎａｒｉｏｓ １０７元

机场代码 ｐ１ｋ＝０．０５ ｐ２ｋ＝０．１ ｐ３ｋ＝０．１５ ｐ４ｋ＝０．２

ＳＺＸ ８９ １９５．８ ３２３．１ ４７３．８
ＸＩＹ ８５ １８７ ３０８．６ ４５２．５
ＣＧＯ ８０ １４４ １９４．４ ２３３．３
ＵＲＣ ６８ １４９．６ ２４６．８ ３６２
ＣＳＸ ７３ １６０．６ ２６５．０ ３８８．７
ＷＵＨ ８２ １８０．４ ２９７．７ ４３６．６
ＣＴＵ ８８ １９３．６ ３１９．４ ４６８．５
ＰＶＧ ９０ １９８ ３２６．７ ４７９．２
ＮＫＧ ７８ １７１．６ ２８３．１ ４１５．３
ＳＨＥ ７５ １３５ １８２．３ ２１８．７
ＰＥＫ ９５ ２０９ ３４４．９ ５０５．８
ＴＹＮ ７３ １３１．４ １７７．４ ２１２．９
ＫＭＧ ８８ １９３．６ ３１９．４ ４６８．５

表３　不同需求情形下的折扣因子

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｅｍａｎｄｓｃｅｎａｒｉｏｓ

需求

情形

情形１ 情形２ 情形３

α１，γ１ β１ α２，γ２ β２ α３，γ３ β３
低 ０．９５ ０．８５ ０．８５ ０．７５ ０．７５ ０．６５
中 ０．９ ０．８ ０．８ ０．７ ０．７ ０．６
高 ０．８５ ０．７５ ０．７５ ０．６５ ０．６５ ０．５５

３．２　结果展示
运用 ＭＡＴＬＡＢ求解 ＤＥＰ模型，得到不同折扣

因子情形下的枢纽选址结果如表４所示。
通过对结果中的流变量值进行分析，绘制了不

同需求情形、不同折扣因子情形下的航空公司航线

网络，如图５所示。图中的黑圆点表示不同折扣因
子情形下的枢纽点。

表４　折扣灵敏度下的枢纽选址结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｕｂｌｏｃａｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｄｉｓｃｏｕｎｔｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ

折扣因子

情形

枢纽点

（容量水平）

目标函数值／
（１０１０元）

情形１ 无 ２．３１
情形２ ＸＩＹ（１０％）、ＰＶＧ（５％） ２．２７
情形３ ＸＩＹ（１０％）、ＰＶＧ（５％）、ＫＭＧ（１０％） ２．１１

图５　不同需求和折扣因子情形下的航线网络布局

Ｆｉｇ．５　Ｒｏｕｔｅｎｅｔｗｏｒｋｌａｙｏｕｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｍａｎｄｓｃｅｎａｒｉｏｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒｓ
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　　由图５可以看出，在折扣因子情形 １下，由于
折扣较小，折扣不足以抵消枢纽的建设成本，模型

得出的网络是完全的点对点网络，任意２个节点之
间直达运输。在折扣因子情形 ２下，选择 ＸＩＹ、
ＰＶＧ作为枢纽，选择的容量水平分别是１０％、５％，
网络中一部分 ＯＤ直达运输，一部分 ＯＤ通过枢纽
中转运输。不同 ＯＤ需求情形下的网络间存在较
小的差异，随着需求的下降，原本直达或通过浦东

机场中转运输的 ＯＤ转向西安中转，这是因为中转
和直达２种运输方式的成本存在差异，当受到中转
成本最低的枢纽机场容量限制时，一些 ＯＤ转向成
本次低的路径运输，需求高的时候这种现象更加显

著。在折扣因子情形３下，选择 ＸＩＹ、ＰＶＧ、ＫＭＧ３
个机场作为枢纽，选择的容量水平分别是 １０％、
５％、１０％。随着 ＯＤ需求的变化，网络间的差异与
折扣因子情形２下的变化趋势相同。

表５、表６分别列出了折扣因子情形 ２和折
扣因子情形３下，不同ＯＤ需求情形下需要中

表 ５　折扣因子情形 ２下的中转情况

Ｔａｂｌｅ５　ＴｒａｎｓｉｔｉｎｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒＣａｓｅ２

需求情形 ＯＤ 中转点 路径流比例

高

ＫＭＧＴＹＮ
ＸＩＹ ０．３７５６
无 ０．６２４４

ＫＭＧＳＨＥ
ＸＩＹ ０．９８２５
ＰＶＧ ０．０１７５

ＷＵＨＵＲＣ ＸＩＹ １
ＫＭＧＰＥＫ ＸＩＹ １
ＮＫＧＵＲＣ ＸＩＹ １
ＳＨＥＣＴＵ ＸＩＹ １

中

ＴＹＮＳＺＸ ＸＩＹ １
ＷＵＨＵＲＣ ＸＩＹ １
ＫＭＧＰＥＫ ＸＩＹ １
ＮＫＧＵＲＣ ＸＩＹ １
ＳＨＥＣＴＵ ＸＩＹ １
ＫＭＧＴＹＮ ＸＩＹ １
ＰＥＫＣＴＵ ＸＩＹ １
ＴＵＮＣＴＵ ＸＩＹ １
ＳＨＥＮＫＧ ＸＩＹ １
ＫＭＧＳＨＥ ＸＩＹ １

ＳＺＸＴＹＮ
ＸＩＹ ０．２６７８
无 ０．７３２２

低

ＴＹＮＳＺＸ ＸＩＹ １
ＵＲＣＣＧＯ ＸＩＹ １
ＫＭＧＴＹＮ ＸＩＹ １
ＷＵＨＵＲＣ ＸＩＹ １
ＮＫＧＵＲＣ ＸＩＹ １
ＮＫＧＣＴＵ ＸＩＹ １
ＳＨＥＣＴＵ ＸＩＹ １
ＰＥＫＣＴＵ ＸＩＹ １
ＴＹＮＣＴＵ ＸＩＹ １
ＫＭＧＳＨＥ ＸＩＹ １
ＫＭＧＰＥＫ ＸＩＹ １

转的 ＯＤ、中转点和路径流比例，表中来回运输路
径相同的城市之间只列一个 ＯＤ。从表 ５、表 ６可
以再次看出不同需求情形下 ＯＤ的中转差异。
表５中的 ＫＭＧＳＨＥ、ＫＭＧＴＹＮ、ＳＺＸＴＹＮ，表 ６中
的 ＷＵＨＳＨＥ、ＰＶＧＵＲＣ、ＣＴＵＷＵＨ、ＳＺＸＮＫＧ都
选择了２条路径，这是由于目标函数是整个网络
总成本最小，不同容量的枢纽建设成本不同，模

表 ６　折扣因子情形 ３下的中转情况

Ｔａｂｌｅ６　ＴｒａｎｓｉｔｉｎｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒＣａｓｅ３

需求情形 ＯＤ 中转点 路径流比例

高

ＷＵＨＳＨＥ
ＰＶＧ ０．２１７９
无 ０．７８２１

ＳＨＥＣＴＵ ＸＩＹ １
ＵＲＣＣＧＯ ＸＩＹ １
ＷＵＨＵＲＣ ＸＩＹ １
ＰＥＫＣＴＵ ＸＩＹ １
ＣＴＵＳＺＸ ＫＭＧ １
ＴＹＮＳＺＸ ＸＩＹ １
ＴＵＮＣＴＵ ＸＩＹ １
ＮＫＧＵＲＣ ＸＩＹ １
ＴＹＮＵＲＣ ＸＩＹ １
ＳＨＥＷＵＨ ＰＶＧ １
ＮＫＧＣＴＵ ＸＩＹ １

中

ＣＴＵＳＺＸ ＫＭＧ １
ＴＹＮＳＺＸ ＸＩＹ １
ＷＵＨＵＲＣ ＸＩＹ １
ＮＫＧＣＴＵ ＸＩＹ １
ＵＲＣＣＧＯ ＸＩＹ １

ＰＶＧＵＲＣ
ＸＩＹ ０．６７４５
无 ０．３２５５

ＳＨＥＣＴＵ ＸＩＹ １
ＮＫＧＵＲＣ ＸＩＹ １
ＴＹＮＣＴＵ ＸＩＹ １
ＴＹＮＣＳＸ ＸＩＹ １
ＰＥＫＣＴＵ ＸＩＹ １

ＣＴＵＷＵＨ
ＸＩＹ ０．９３８３
无 ０．０６１７

ＳＨＥＷＵＨ ＰＶＧ １
ＴＹＮＣＴＵ ＸＩＹ １

ＳＺＸＮＫＧ
ＰＶＧ ０．５０１６
无 ０．４９８４

ＳＨＥＮＫＧ ＰＶＧ １

低

ＴＹＮＳＺＸ ＸＩＹ １
ＵＲＣＣＧＯ ＸＩＹ １
ＴＹＮＵＲＣ ＸＩＹ １
ＷＵＨＵＲＣ ＸＩＹ １
ＰＶＧＵＲＣ ＸＩＹ １
ＮＫＧＵＲＣ ＸＩＹ １
ＴＹＮＣＳＸ ＸＩＹ １
ＣＴＵＷＵＨ ＸＩＹ １
ＳＨＥＷＵＨ ＰＶＧ １
ＮＫＧＣＴＵ ＸＩＹ １
ＳＨＥＣＴＵ ＸＩＹ １
ＰＥＫＣＴＵ ＸＩＹ １
ＴＹＮＣＴＵ ＸＩＹ １
ＳＨＥＮＫＧ ＰＶＧ １
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　第 ４期 乐美龙，等：不确定需求下航空公司枢纽网络优化设计

型会选择使得整个网络总成本最小的枢纽容量，

因此这些 ＯＤ会选择成本最低的路径运送一部分
流量，剩余流量选择次低成本的路径运输。

与随机规划模型相对应的是传统的确定性模

型。传统的确定性模型包含２类：
１）若每种需求情形发生的概率为 １，将 ３种

需求情形分别代到确定性模型中单独求解，得到

３种不同的解，将这个解按照本文中的概率分布
加权求和，即期望最优成本。但每一种情形下求

得的枢纽选择可能不同，枢纽选择是航空公司的

战略选择，较长一段时间内不会随需求而变。

２）不同需求以一定概率发生，求得 ３种需求
的期望值，将这一期望需求作为平均需求代入确

定性模型可以得到一个最优的网络成本。

这２种模型，第１种成本上占优，但是若要达
到最优成本，必须要视需求变动枢纽选择，对公司

长期发展不利。因此本文中比对第２种确定性模
型和 ＤＥＰ模型之间的成本和枢纽选择的差异，如
图６所示。图中虚线上的枢纽表示确定需求下的
选择，实线上的枢纽表示不确定需求下的选择，可

以看出当折扣因子相同时，需求确定和不确定两

种情况下枢纽选址结果存在差异，且不确定需求

下的网络总成本更低。

图 ６　需求不确定和确定下的结果差异

Ｆｉｇ．６　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｉｎｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎａｎｄ

ｃｅｒｔａｉｎｄｅｍａｎｄ

４　结　论

１）从航空公司的角度出发研究枢纽航线网

络的选址问题，考虑 ＯＤ需求的随机性和枢纽机
场容量多水平决策，基于机场容量包络曲线，构建

了随机需求下有容量限制的多分配、非严格的两

阶段混合整数随机规划模型，并将两阶段模型转

化为确定的等价规划。

２）在考虑机场容量限制时，为了让模型更加

贴近实际，将机场的容量表示为到港和离港航班

的函数，绘制机场容量包络曲线，获得枢纽机场的

容量限制。

３）对运输成本折扣因子进行灵敏度分析，结
果表明在不同的折扣因子情形下选择的枢纽机场

不同，折扣越大，选择的枢纽越多，网络总成本越

低。当折扣因子一定、需求不同时，ＯＤ的运输路
径有所差异，流量分配也不同。

４）通过对比需求确定和不确定下的结果差
异，得出需求不确定下的网络总成本更低。说明

随机规划模型更能适应航空公司的发展需求，帮

助航空公司规划布局航线网络。
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２０１８，１２５：３７５３９３．

［１２］ＹＡＮＧＴＨ．Ａｔｗｏｓｔａｇｅｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｍｏｄｅｌｆｏｒａｉｒｌｉｎｅｎｅｔｗｏｒｋｄｅ

ｓｉｇｎｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎｄｅｍａｎｄ［Ｊ］．Ｔｒａｎｓｐｏｒｔｍｅｔｒｉｃａ，２０１０，６（３）：

１８７２１３．

［１３］ＹＡＮＧＴＨ，ＣＨＩＵＴＹ．Ａｉｒｌｉｎｅｈｕｂａｎｄｓｐｏｋｅｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎ

ｕｎｄｅｒｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｄｅｍａｎｄａｎｄｈｕｂｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎ

ｄｕｓｔｒｉａｌａｎｄＰｒｏｄｕｃｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，３３（２）：６９７６．

［１４］ＡＬＵＭＵＲＳＡ，ＮＩＣＫＥＬＳ，ＳＡＬＤＡＮＨＡＤＡＧＡＭＡＦ．Ｈｕｂｌｏ

ｃａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．ＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈＰａｒｔＢ：

Ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｉｃａｌ，２０１２，４６（４）：５２９５４３．

［１５］ＱＩＮＺＦ，ＧＡＯＹ．Ｕｎｃａｐａｃｉｔａｔｅｄｐｈｕｂｌｏｃａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｗｉｔｈ

ｆｉｘｅｄｃｏｓｔｓａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＭａｎｕ

ｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２０１７，２８（３）：７０５７１６．

［１６］ＣＯＮＴＲＥＲＡＳＩ，ＣＯＲＤＥＡＵＪＦ，ＬＡＰＯＲＴＥＧ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｕｎ

ｃａｐａｃｉｔａｔｅｄｈｕｂｌｏｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＥｕｒｏｐｅａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｐｅｒａｔｉｏｎａｌ

Ｒｅｓｅａｒｃｈ，２０１１，２１２（３）：５１８５２８．

［１７］胡青蜜，胡志华．考虑不确定货流及其影响的轴辐式网络随

机规划模型［Ｊ］．华中师范大学学报（自然科学版），２０１４，

４８（２）：１９７２０５．

ＨＵＱＭ，ＨＵＺＨ．Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｍｏｄｅｌｆｏｒｆｌｏｗｕｎ

ｃｅｒｔａｉｎｔｙａｎｄｉｔｓｅｆｆｅｃｔｓｏｎｈｕｂａｎｄｓｐｏｋｅｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＨｕａｚｈｏｎｇＮｏｒｍａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），２０１４，４８

（２）：１９７２０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　乐美龙　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空运

输系统规划与运营优化。

郑文娟　女，硕士研究生。主要研究方向：航空运输网络规划。

吴明功　男，硕士，教授。主要研究方向：航空网络、管制指挥

与安全。

王泽坤　男，硕士研究生。主要研究方向：冲突探测与解脱。

Ａｉｒｌｉｎｅｈｕｂｎｅｔｗｏｒｋｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｄｅｍａｎｄ
ＬＥＭｅｉｌｏｎｇ１，，ＺＨＥＮＧＷｅｎｊｕａｎ１，ＷＵＭｉｎｇｇｏｎｇ２，３，ＷＡＮＧＺｅｋｕｎ２，３

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

３．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｌｌｉｓｉｏｎＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｈｅｌｐａｉｒｌｉｎｅｓｐｌａｎｒｏｕｔｅｎｅｔｗｏｒｋｒｅａｓｏｎａｂｌｙａｎｄｒｅｄｕｃｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｃｏｓｔ，ｆｒｏｍｔｈｅ
ｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｆａｉｒｌｉｎｅｓ，ａｉｒｐｏｒｔｃａｐａｃｉｔｙｉｓｒｅｇａｒｄｅｄａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆａｒｒｉｖａｌａｎｄｄｅｐａｒｔｕｒｅｆｌｉｇｈｔｓｔｏｄｒａｗａｉｒｐｏｒｔ
ｃａｐａｃｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅｃｕｒｖｅ．Ｂａｓｅｄｏｎａｉｒｐｏｒｔｃａｐａｃｉｔｙｅｎｖｅｌｏｐｅｃｕｒｖｅ，ａｔｗｏｓｔａｇｅｍｉｘｅｄｉｎｔｅｇｅｒｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｒｏ
ｇｒａｍｍｉｎｇｍｏｄｅｌｗｉｔｈｍｕｌｔｉａｌｌｏｃａｔｉｏｎａｎｄｎｏｎｓｔｒｉｃｔｎｅｓｓｕｎｄｅｒｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｄｅｍａｎｄｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔ
ｓｔａｇｅ，ｔｈｅｈｕｂｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｎｅｔｗｏｒｋｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ，ａｎｄｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｔａｇｅ，ｔｈｅｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎｒｏｕｔｅｓｏｆｅａｃｈ
ｃｉｔｙｐａｉｒａｎｄｔｈｅｆｌｏｗｒａｔｉｏｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｕｔｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｍａｎｄｓｃｅｎａｒｉｏｓａｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ．Ｗｈｅｎｄｅｍａｎｄ
ｓｃｅｎａｒｉｏｉｓａｄｉｓｃｒｅｔｅｖａｒｉａｂｌｅ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏａｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ．Ｔｈｅｎ
ｔａｋｉｎｇＣｈｉｎａＥａｓｔｅｒｎＡｉｒｌｉｎｅｓａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，１３ａｉｒｐｏｒｔｓａｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄｔｏｖａｌｉｄａｔｅｔｈｅｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ
ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎｃｏｓｔｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｈｕｂａｉｒｐｏｒｔｓｓｅｌｅｃｔｅｄｕｎ
ｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒｓａｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ，ｔｈｅｌａｒｇｅｒｔｈｅｄｉｓｃｏｕｎｔ，ｔｈｅｍｏｒｅｔｈｅｈｕｂｓｅｌｅｃｔｅｄ，ｔｈｅｌｏｗｅｒｔｈｅ
ｔｏｔａｌｎｅｔｗｏｒｋｃｏｓｔ，ａｎｄｔｈｅｈｕｂｓｅｌｅｃｔｅｄｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒｓｃｅｎａｒｉｏｓｉｓｉｎｇｏｏｄａｇｒｅｅｍｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅａｃ
ｔｕａｌｓｉｔｕａｔｉｏｎ；ｉｎｅａｃｈｄｉｓｃｏｕｎｔｆａｃｔｏｒｃａｓｅ，ｗｈｅｎｔｈｅｄｅｍａｎｄｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ，ｔｈｅｌａｙｏｕｔｏｆｔｈｅｒｏｕｔｅｎｅｔｗｏｒｋｉｓ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ；ｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｍｏｄｅｌｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｃｅｒｔａｉｎａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｄｅｍａｎｄ，ｉｔｉｓｃｏｎｃｌｕｄｅｄｔｈａｔｔｈｅｔｏｔａｌ
ｃｏｓｔｏｆｔｈｅｎｅｔｗｏｒｋｉｓｌｏｗｅｒｗｈｅｎｔｈｅｄｅｍａｎｄｉｓｕｎｃｅｒｔａｉｎ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ
ｍｏｄｅｌｕｎｄｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｄｅｍａｎｄｉｓｃｌｏｓｅｒｔｏｒｅａｌｉｔｙ，ｗｈｉｃｈｃａｎｈｅｌｐａｉｒｌｉｎｅｓｐｌａｎｈｕｂａｎｄｓｐｏｋｅｎｅｔｗｏｒｋｔｈａｔｉｓ
ｉｎｌｉｎｅｗｉｔｈｔｈｅａｃｔｕａｌｓｉｔｕａｔｉｏｎ，ａｎｄｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｉｒｃａｐａｃｉｔｙｓｈａｒｅｉｎｈｕｂａｉｒｐｏｒｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｌｉｎｅ；ｈｕｂｌｏｃａｔｉｏｎ；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｄｅｍａｎｄ；ａｉｒｐｏｒｔｃａｐａｃｉｔｙ；ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｌａｎｎｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８３０１５：３９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８３０．１４４１．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１８７４０８１）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ，Ｃｈｉｎａ

（ＢＫ２０１５１４７９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｅｍｅｉｌｏｎｇ＠１２６．ｃｏｍ

２８６
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１７；录用日期：２０１９１２０６；网络出版时间：２０１９１２１８１３：５５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１２１８．０９１８．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１７ＹＦＣ０３０５９０１）；机器人学国家重点实验室开放课题 （２０１６Ｏ０４）；中央高校基本科研业务费专项

资金 （３１３２０１７０３０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｌｈ＠ｓｉａ．ｃｎ

　引用格式：吴利红，王诗文，封锡盛，等．ＡＵＶ自航对接的类物理数值模拟［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：６８３６９０．
ＷＵＬＨ，ＷＡＮＧＳＷ，ＦＥＮＧＸＳ，ｅｔａｌ．ＰｈｙｓｉｃｓｂａｓｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＡＵＶｄｏｃｋｉｎｇｂｙｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：６８３６９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３０５

ＡＵＶ自航对接的类物理数值模拟
吴利红１，２，，王诗文１，封锡盛２，李一平２，刘开周２

（１．大连海事大学 船舶与海洋工程学院，大连 １１６０２６；

２．中国科学院沈阳自动化研究所 机器人学国家重点实验室，沈阳 １１００１６）

　　摘　　　要：为了预报 ｄｏｃｋ对自主水下机器人（ＡＵＶ）水动力性能的影响，提高 ＡＵＶ水
下对接成功率，提出一种多块混合网格结合动态层方法和用户自定义函数（ＵＤＦ）的方法，应
用于基于离散螺旋桨的 ＡＵＶ自航对接的类物理数值模拟。所提方法采用移动子区域代替传
统的移动边界，可提高数值计算效率。在验证了 ＡＵＶ自航试验速度的基础上，对 ＡＵＶ自航对
接的水动力和流场进行分析。结果表明，ＡＵＶ在螺旋桨定转速３００ｒ／ｍｉｎ推进作用下，自航对
接时间约１６ｓ，终端速度为０．７５ｍ／ｓ。对接速度满足对接碰撞需求。ｄｏｃｋ对 ＡＵＶ运动影响：
在对接井口 Ｂ点之前起阻碍作用，在 Ｂ点之后起吸附作用。ＡＵＶ对接阻力增加 ２．４％，增幅
小，可实现与 ｄｏｃｋ对接。

关　键　词：自主水下机器人（ＡＵＶ）；水下对接；类物理数值模拟；动网格；自航
中图分类号：ＴＰ２４２．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０６８３０８

　　自主水下机器人（ＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＵｎｄｅｒｗａｔｅｒＶｅ
ｈｉｃｌｅ，ＡＵＶ）水下对接能解决 ＡＵＶ能源受限问题，
延长其水下作业时间，使 ＡＵＶ在全生命周期内智
能化，在军民海洋网络中发挥重要的远程作战和

协同作业能力。这促进了 ＡＵＶ水下对接系统［１］

的发展。分析对接系统的结构和后期的试验结果

表明：对接过程中的流场干扰是对接失误的主要

原因。采用类物理数值模拟方法是进行 ＡＵＶ自
航对接操纵预报，揭示流场干扰细节的最佳选择。

基于类物理数值模拟进行海洋系统的操纵性

能预报，最早由美国海军在２０世纪９０年代提出。
这种数值模拟由于直接模拟高速旋转的推进器运

动，导致模型非常复杂，网格尺度不一，高速与低

速相对运动耦合，使数值模拟的计算时间步长较

小，大大增加了数值计算量。同时各个部件交界

面复杂，降低了数值精度。这限制了类物理数值

模拟的发展。直到 ２０１０年以后，ＣＦＤ（Ｃｏｍｐｕｔａ
ｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ）软件和超算中心的快速发
展，使类物理数值模拟有了实质的进展，主要采用

重叠网格法在超算中心上运行。如 Ｃａｒｒｉｃａ等［２４］

采用离散螺旋桨对水面船舶的自航运动、自由深

沉运动、横漂运动进行了操纵性模拟；Ｃｈａｓｅ和
Ｃａｒｒｉｃａ［５］对全附体潜艇自航运动采用动态重叠网
格法进行了数值模拟；Ｍｏｆｉｄｉ和 Ｃａｒｒｉｃａ［６］对集装
箱船（ＫＲＩＳＯＣｏｎｔａｉｎｅｒＳｈｉｐ，ＫＣＳ）带全附体桨舵
的 ＺｉｇＺａｇ操纵运动，采用移动舵和直接螺旋桨离
散的方法进行数值模拟；沈志荣

［７］
对水面船舶操

纵运动进行数值模拟。

重叠网格法和移动网格法都是运动边界模拟

的方法。移动网格法发展较早，广泛应用于边界

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004004&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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移动的数值模拟
［８１２］
，如机载外挂物分离运动，二

维机翼和三维机翼的振荡运动，火箭发射的二维

模拟，鱼群中等幅度的摆动，ＡＵＶ从鱼雷管发射
和 ＡＵＶ水下对接等运动模拟。但是，相对于重叠
网格的快速发展，已经应用于类物理数值模拟，移

动网格则发展较慢，甚至处于停滞不前的状态。

主要是因为移动网格技术随着边界运动，网格跟

着变形，导致网格畸变和网格大量更新，网格数增

加，由此导致计算精度变差和计算时间增长，这限

制了移动网格法在三维大位移高频响应问题中的

应用
［１０］
，使移动网格技术主要应用于小幅运动、

单自由度运动和二维运动等的模拟，还未曾出现

关于高速螺旋桨推进的载体操纵运动的模拟。解

决移动网格技术的难点是构建合理的网格，采用

有效的动网格更新技术。笔者将探索一种多块混

合网格结合动态层方法
［１３１４］

，采用与重叠网格法

相似的子区域运动方法，在台式机上实现 ＡＵＶ自
航对接的类物理数值模拟，从网格技术方面提高

移动网格法的计算精度和计算效率。本文将为航

空和水下载体复杂操纵运动的类物理数值模拟提

供方法，提高复杂载体系统的安全操纵范围。

１　模型和方法

１．１　数学模型
ＡＵＶ水下对接系统模型如图１所示。ＡＵＶ为

改进型类 ＲＥＭＵＳＡＵＶ。ＡＵＶ直径 ｄ＝０．１９１ｍ，长
度 Ｌ＝１．７４ｍ。螺旋桨为 ＭＡＵ４４０桨，直径 Ｄ＝
０．１５６ｍ。ｄｏｃｋ包含开孔的圆锥结构 ｎｏｚｚｌｅ和框
架式的圆管结构 ｔｕｂｅ两部分［１２］

。ｄｏｃｋ总长为
０．８４Ｌ，ｎｏｚｚｌｅ开口直径为５．６ｄ，ｔｕｂｅ直径为１．８ｄ。
起始时刻 ＡＵＶ与 ｄｏｃｋ的相对距离约为 ５Ｌ。其
中：Ａ、Ｂ和 Ｃ点分别是对接入口点 Ａ、井口 Ｂ和终
点Ｃ。大地坐标系ＯＸＹＺ的原点建立在初始时

图 １　三维对接系统模型

Ｆｉｇ．１　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｄｅｌｏｆｄｏｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

刻 ＡＵＶ的首部端点，ＯＸ指向 ＡＵＶ对接方向，ＯＹ
垂直向上，ＯＺ指向右舷。
１．２　多块动态混合网格法

网格系统为多块混合网格，由多块结构网格

和非结构网格构成
［１５］
，如图 ２所示。整个流场共

划分为５个区域，其中区域①、③和④为结构网格
区域，分别对应螺旋桨尾流拉伸区域，ＡＵＶ及其
边界层区域，ＡＵＶ和 ｄｏｃｋ之间的压缩区域。

区域②为螺旋桨及其尾流场的非结构网格区
域。区域⑤为包括 ｄｏｃｋ的外围非结构网格区域。
由于 ＡＵＶ尾部流场包括高速旋转的螺旋桨，以及
ＡＵＶ和螺旋桨耦合的复杂尾迹流，为捕捉其运
动，对这部分区域进行网格加密，如图３所示。整
个流场网格总数为 １．０７３×１０８：结构网格总数为
５．０３×１０７，非结构网格总数为 ５．７×１０７，其中螺
旋桨区域②为４×１０７。图 ４为 ＡＵＶ带舵翼和螺
旋桨的网格图。ＡＵＶ对接 ｄｏｃｋ过程中，区域①、
②、③和④随 ＡＵＶ做直航运动，区域②同时随螺
旋桨作旋转运动。交界面 Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ６和交界面 Ｉｎ
ｔｅｒｆａｃｅ７静止，紧邻动区域一侧分别进行拉伸和压
缩。这种多块混合网格法，采用结构网格划分近

场区域，应用子区域移动代替边界移动，有利于网

格移动过程中近场网格质量保持，提高数值求解

精度
［１６］
；同时采用动态层方法进行网格压缩和拉

伸，有利于网格快速更新和网格数量的保持，提高

数值求解效率。

图 ２　ＡＵＶ对接的对称面网格

Ｆｉｇ．２　ＳｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｍｅｓｈｆｏｒＡＵＶｄｏｃｋｉｎｇ

１．３　用户自定义函数
ＡＵＶ自航对接过程采用用户自定义函数

（ＵｓｅｒＤｅｆｉｎｅｄＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＤＦ）来实现 ＡＵＶ、螺旋
桨和流域之间的力和速度传递。这包含３个ＵＤＦ

４８６
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　第 ４期 吴利红，等：ＡＵＶ自航对接的类物理数值模拟

图 ３　ＡＵＶ和螺旋桨尾部网格放大图

Ｆｉｇ．３　ＺｏｏｍｅｄｉｎｍｅｓｈａｓｔｅｒｎｏｆＡＵＶａｎｄｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

图 ４　ＡＵＶ网格

Ｆｉｇ．４　ＡＵＶｍｅｓｈ

模块：螺旋桨模块、ＡＵＶ模块和运动流域模块，具
体流程如图５所示。

１）在螺旋桨模块中，螺旋桨以一定的初始速
度 Ｖ和转速 ｎ运动，产生推力 Ｔ，将推力 Ｔ存储到
文本文件 Ｆｐ中。

２）在 ＡＵＶ模块中，读取 Ｆｐ文件中的推力
Ｔ，并传递给 ＡＵＶ，根据推力 Ｔ和流场求解的阻力
Ｒ，求解 ＡＵＶ６ＤＯＦ方程获得 ＡＵＶ新的速度 Ｖ，将
Ｖ、Ｒ存入文本文件 Ｆａ中。同时 ＡＵＶ以速度 Ｖ
航行。

３）在运动流域模块，区域①、②、③、④以速
度 Ｖ移动。

４）交界面 Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ６和 Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ７紧邻动区
域的网格采用动态层法分别进行拉伸和压缩。

５）区域⑤的网格进行变形，各交界面传递
通量。

重新更新流场、边界位置和速度，螺旋桨从

Ｆａ文件中读入新的速度 Ｖ，从步骤 １）开始循环，
直到 ＡＵＶ航行到 ｄｏｃｋ的终端 Ｃ，此时航行距离
ＬＳ＝ＬＥＮＤ（ＬＥＮＤ为 ＡＵＶ起点到 ｄｏｃｋ终点距离），对
接过程终止，保存所有中间变量 Ｔ、Ｒ、Ｖ和 ＬＳ等。
１．４　数值方法和验证

本文采用有限体积法求解三维非定常不可压

缩雷诺平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程。空间离散采用基
于压力方法，２阶精度。时间离散采用隐式离散
法，外循环时间步长为定时间步长，每步时间为螺

旋 桨旋转１°对应的时间，内循环迭代２０步。湍
流模型为两方程 ｋωＳＳＴ湍流模型。物面边界条

图 ５　ＵＤＦ流程图

Ｆｉｇ．５　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＵＤＦ

件为无滑移条件。数值设计的难点在于数值模型

的建立、多块混合网格的网格划分和组装、ＵＤＦ
程序的编写。在进行非定常 ＡＵＶ自航数值模
拟之前，将定常收敛结果作为初始值进行迭代计

算。本文的载体和螺旋桨的网格无关性验证见

文献［１２］。
为了验证本文数值方法的准确性，将螺旋桨

敞水试验的水动力计算结果和试验结果对比，如

图６所示，ＫＴ、ＫＱ、Ｊ和 η０分别为螺旋桨的推力系
数、扭矩系数、进速系数和敞水效率。可见数值模

拟和试验结果吻合较好。将 ＡＵＶ自航达到匀速
下的推进系数与多参考系坐标（ＭｕｌｔｉｐｌｅＦｒａｍｅｓｏｆ
Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ，ＭＦＲ）的进行对比，两者误差在５％以内，
见文献［１６］。此外，对 ＡＵＶ由静止开始，在螺旋桨
定转速３００ｒ／ｍｉｎ推进作用下进行自航试验，将航

５８６
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速变化的数值模拟结果和试验结果对比，如图 ７
所示，两者吻合较好。这些验证了本文方法进行

数值模拟的精度。

图 ６　敞水试验的数值和试验结果对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎｄ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｉｎｏｐｅｎｗａｔｅｒｔｅｓｔｓ

图 ７　ＡＵＶ自航速度曲线

Ｆｉｇ．７　ＡＵＶｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅｓｄｕｒｉｎｇｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

２　数值结果分析

数值模拟 ＡＵＶ自航对接过程，ＡＵＶ在恒定
转速３００ｒ／ｍｉｎ作用下，从静止开始加速，总迭代
约２８０００步，历时约 １６ｓ，最终速度达 ０．７５ｍ／ｓ。
对接速度满足对接碰撞需求（文献［１７］要求对接
速度小于１ｍ／ｓ）。根据 ＡＵＶ相对 ｄｏｃｋ的位置变
化，将 ＡＵＶ速度分为３段。远离 ｄｏｃｋ阶段１：０～
１２ｓ；近距离 ｄｏｃｋ阶段２：１２～１４．４ｓ；进入 ｄｏｃｋ阶
段 ３：１４．４～１６ｓ。阶段 １不受 ｄｏｃｋ的影响。因
此，可以认为阶段１为 ＡＵＶ的自航加速段，将此段
与ＡＵＶ单独在水池中的自航试验结果对比，如图７
所示，ＡＵＶ起始加速度较大，最终速度渐趋于稳定。

图８为 ＡＵＶ自航对接过程推力和阻力随速
度变化。初始时刻，ＡＵＶ速度为 ０，ＡＵＶ阻力为
０，螺旋桨推力最大。这与螺旋桨敞水性能一致。
由于 ＡＵＶ推力大于阻力，ＡＵＶ做加速运动。随
着 ＡＵＶ速度增加，阻力增加，推力下降，速度仍然
增加，但是加速度逐渐变小。最后，当推力和阻力

接近时，速度达到近似匀速状态（见图 ７速度曲
线）。全对接过程中，当 ＡＵＶ进入 ｄｏｃｋ后，阻力
和推力有微小振荡。

ＡＵＶ进入 ｄｏｃｋ阶段 ３的受力和速度变化如
图９和图 １０所示。ＡＵＶ进入 Ａ点后，其阻力稍
微增加，ＡＵＶ速度仍然增加，曲率稍微减小；经过
连接点 Ｂ，ＡＵＶ阻力开始下降，直到阻力降到最
低点 Ｄ点，对应此区域的 ＡＵＶ的速度曲率增大；
当 ＡＵＶ经过 Ｄ点，直到终端 Ｃ，阻力趋于稳定值，
此时速度曲率又变小。ｄｏｃｋ对 ＡＵＶ影响的关键
点是 Ｂ点，在 Ｂ点之前，ｄｏｃｋ阻碍 ＡＵＶ前进；在
Ｂ点之后，ｄｏｃｋ吸附ＡＵＶ对接。终止点Ｃ相对初
始点 Ａ，ＡＵＶ阻力增加 ２．４％，速度增加 １．７５％。
整体而言，ｄｏｃｋ对 ＡＵＶ阻力和速度影响并不大。
整个过程推力呈现微幅振荡，大小随速度增加略

有下降。推力振荡的原因是由于尾部舵翼的非轴

对称分布，其尾流场影响了螺旋桨的进流场，使推

力出现周期性振荡
［２］
。

图１１为 ＡＵＶ舵翼和螺旋桨尾迹的速度矢量
图，螺旋桨进流场可见舵翼后的回流，其速度与

ＡＵＶ航行方向相同。螺旋桨叶片后方可见梢涡
和毂涡的旋转方向。图１２为ＡＵＶ对接非定常过

图 ８　推力和阻力曲线

Ｆｉｇ．８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｒｕｓｔａｎｄｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ

图 ９　ＡＵＶ推力和阻力（在 Ａ和 Ｃ点之间）

Ｆｉｇ．９　ＡＵＶｔｈｒｕｓｔａｎｄｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ（ｂｅｔｗｅｅｎｐｏｉｎｔＡａｎｄＣ）
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　第 ４期 吴利红，等：ＡＵＶ自航对接的类物理数值模拟

图 １０　ＡＵＶ速度（在 Ａ和 Ｃ点之间）

Ｆｉｇ．１０　ＡＵＶｖｅｌｏｃｉｔｙ（ｂｅｔｗｅｅｎｐｏｉｎｔＡａｎｄＣ）
图 １１　ＡＵＶ尾部速度矢量图

Ｆｉｇ．１１　ＶｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｓａｓｔｅｒｎｏｆＡＵＶ

图 １２　ＡＵＶ自航对接轴向速度云图

Ｆｉｇ．１２　ＡｘｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓｉｎＡＵＶｄｏｃｋｉｎｇｂｙｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
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程６个典型时刻（ｔ＝０．６，３．２，５．８，１０，１４．８，１６ｓ）
轴向速度云图。左侧为螺旋桨尾迹局部放大图，

右侧为全图。由于螺旋桨尾部速度场变化明显，

速度范围跨度较大，因此采用 ２个图例显示尾迹
场。在 ｔ＝１４．８ｓ和 ｔ＝１６ｓ的２个云图中，采用二
维图显示 ｄｏｃｋ的速度流场。ＡＵＶ自航对接过程
中，螺旋桨叶梢曳出梢涡，梢涡强度随 ＡＵＶ速度
增加而变弱。螺旋桨尾迹中靠近桨毂后方存在毂

涡，与 ＡＵＶ速度方向一致，涡强随速度增加而增
大。随着 ＡＵＶ航行距离增加，ＡＵＶ尾迹线不断延
伸，强度逐渐变小。当 ＡＵＶ进入 ｄｏｃｋ（ｔ＝１４．８ｓ），
ＡＵＶ的首部速度场范围扩大，流体获得加速，
ＡＵＶ阻力增加。

图１３为 ＡＵＶ对接非定常过程的６个典型时

刻（ｔ＝０．６，３．２，５．８，１０，１４．８，１６ｓ）的三维压力云
图。由图１３可见，螺旋桨刚开始定转速旋转时，
ＡＵＶ的速度还未显著增加，ＡＵＶ表面的压力没有
变化（ｔ＝０．６ｓ）。随着 ＡＵＶ速度增加，螺旋桨叶
面压力变小，如左侧图所示。而 ＡＵＶ表面出现了
３个明显的压力区：ＡＵＶ首部肩颈、平行中体和
ＡＵＶ尾部肩颈。ＡＵＶ的平行中体压力稍大。首
部肩颈和尾部肩颈处为低压区，随着 ＡＵＶ速度增
加而范围扩大，压力下降（ｔ＝３．２，５．８，１０ｓ）。
ＡＵＶ首部肩颈处的低压区表明：ＡＵＶ首部驻点压
力在增加。在大地坐标系下，ＡＵＶ首部高压作用
于流体，流体会向 ＡＵＶ尾部流动，高压越大，靠近
高压区的 ＡＵＶ首部肩颈处的低压值越小，此处对
应 的速度越大，如图１２所示，摩擦阻力增加，则

图 １３　ＡＵＶ自航对接的三维压力云图

Ｆｉｇ．１３　ＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆＡＵＶｄｏｃｋｉｎｇｂｙｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
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　第 ４期 吴利红，等：ＡＵＶ自航对接的类物理数值模拟

ＡＵＶ阻力增加。当ＡＵＶ首部进入ｄｏｃｋ（ｔ＝１４．８ｓ），
ｎｏｚｚｌｅ上呈现高压分布。当 ＡＵＶ平行中体进入
ｄｏｃｋ（ｔ＝１６ｓ），ｎｏｚｚｌｅ上呈现低压分布。这表明
ｄｏｃｋ在 ＡＵＶ进入 Ｂ点前后呈现相反的作用。Ｂ
点之前，阻碍 ＡＵＶ航行；Ｂ点之后，吸附 ＡＵＶ
对接。

３　结　论

本文应用多块混合网格结合动态层方法实现

ＡＵＶ自航对接ｄｏｃｋ的类物理数值模拟。该数值模
拟在台式机（ｉ５６４００ＣＰＵ＠２．７０ＧＨｚ，２．７０ＧＨｚ，
内存１６．０ＧＢ）上以４个处理器并行计算，历时约
１４天（文献［２５］采用超算中心计算，需要 １个
月）。数值仿真得出如下结论：

１）ＡＵＶ从静止开始，在螺旋桨恒定转速
３００ｒ／ｍｉｎ的推进下，自航对接历时约 １６ｓ，最终航
速达到０．７５ｍ／ｓ。

２）螺旋桨旋转推进 ＡＵＶ自航中，桨叶叶梢
向下游曳出梢涡，梢涡强度随 ＡＵＶ速度增加而变
弱。靠近桨毂存在毂涡，与 ＡＵＶ的速度方向一
致，强度随 ＡＵＶ速度增加而增大。ＡＵＶ尾迹线
随 ＡＵＶ航行距离增加不断拉长，强度逐渐变小。

３）ＡＵＶ进入 ｄｏｃｋ后，阻力和推力出现振荡。
ｄｏｃｋ对 ＡＵＶ的影响以 Ｂ点为分界点，在 Ｂ点之
前起阻碍作用；在 Ｂ点之后起吸附作用。对接终
止点 Ｃ相对对接入口点 Ａ，ＡＵＶ阻力增加 ２．４％，
速度增加１．７５％。

研究结果指出了 ｄｏｃｋ对 ＡＵＶ对接阻碍作用
是较小的，ＡＵＶ无需增加额外推力就可以克服阻
力航行到对接终端。此外，外部海洋环境会对

ＡＵＶ航行姿态、对接航向和 ｄｏｃｋ开口朝向产生
影响，下一步将重点研究，以提高真实海洋环境下

ＡＵＶ的对接成功率。
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［１５］ＷＵＬＨ，ＬＩＹＰ，ＺＨＡＮＧＨＣ，ｅｔａｌ．Ｍｅｓｈｉｎｇｉｍｐａｃｔｏｎｎｕ

ｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｍａｒｉｎｅｓｙｓｔｅｍｓｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＯｃｅａｎｓ２０１６．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：

１６．

［１６］ 吴利红，李一平，刘开周，等．基于多块动态混合网格的

ＡＵＶ自航类物理数值模拟［Ｊ］．机器人，２０１９，４１（６）：

９８６
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７０６７１２．

ＷＵＬＨ，ＬＩＹＰ，ＬＩＵＫＺ，ｅｔａｌ．Ｐｈｙｓｉｃｓｂａｓｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎｏｆＡＵＶｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｂｌｏｃｋｈｙｂｒｉｄｄｙｎａｍｉｃ

ｍｅｓｈｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ，２０１９，４１（６）：７０６７１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＲＯＢＥＲＴＳＭ，ＢＲＥＴＴＷ Ｈ，ＬＡＮＣＥＭ，ｅｔａｌ．Ｄｏｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍｆｏｒａ５４ｃｍｄｉａｍｅｔｅｒ（２１ｉｎ）ＡＵＶ［Ｊ］．ＩＥＥＥＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＯｃｅａｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００８，３３（４）：５５０５６２．

　作者简介：

　吴利红　女，博士，副教授。主要研究方向：水下机器人、水下

对接、水动力学、螺旋桨。

封锡盛　男，博士，研究员，中国工程院院士。主要研究方向：

水下机器人总体技术等。

ＰｈｙｓｉｃｓｂａｓｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＡＵＶｄｏｃｋｉｎｇｂｙｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ＷＵＬｉｈｏｎｇ１，２，，ＷＡＮＧＳｈｉｗｅｎ１，ＦＥＮＧＸｉｓｈｅｎｇ２，ＬＩＹｉｐｉｎｇ２，ＬＩＵＫａｉｚｈｏｕ２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＳｈｉｐｂｕｉｌｄｉｎｇａｎｄＯｃｅａｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＤａｌｉａｎＭａｒｉｔｉｍｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｄａｌｉａｎ１１６０２６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓ，ＳｈｅｎｙａｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｄｏｃｋｏｎｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｖｅｈｉｃｌｅ
（ＡＵＶ）ａｎｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅＡＵＶｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｄｏｃｋｉｎｇｓｕｃｃｅｓｓｒａｔｅ，ａｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｂｌｏｃｋｈｙｂｒｉｄｇｒｉｄｓｃｏｍｂｉｎｅｄ
ｗｉｔｈｄｙｎａｍｉｃｌａｙｅｒｍｅｔｈｏｄａｎｄｕｓｅｒｄｅｆｉｎｅｄｆｕｎｃｔｉｏｎ（ＵＤＦ）ｗａｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄ，ｗｈｉｃｈｗａｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｐｈｙｓｉｃｓ
ｂａｓｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＡＵＶｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｄｏｃｋｉｎｇｂｙｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｗｉｔｈａｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅｄｐｒｏｐｅｌｌｅｒ．Ｉｎｔｈｉｓ
ｍｅｔｈｏｄ，ｓｕｂｄｏｍａｉｎｍｏｖｉｎｇｓｕｂｓｔｉｔｕｔｅｓｆｏｒｂｏｕｎｄａｒｙｍｏｖｉｎｇｕｓｅｄｉｎｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｄｙｎａｍｉｃｍｅｓｈ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄ
ｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．ＡｆｔｅｒｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙｈｉｓｔｏｒｙｏｆＡＵＶｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ
ａｇａｉｎｓｔｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ，ｔｈｅｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆＡＵＶｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｄｏｃｋｉｎｇ
ｗｅｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｔｉｍｅｏｆＡＵＶｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｄｏｃｋｉｎｇｆｒｏｍｒｅｓｔｂｙａｃｏｎｓｔａｎｔｒｏ
ｔａｔｉｎｇｐｒｏｐｅｌｌｅｒｏｆ３００ｒ／ｍｉｎｉｓａｂｏｕｔ１６ｓ．Ｔｈｅｅｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｒｅａｃｈｅｓ０．７５ｍ／ｓ，ｗｈｉｃｈｍｅｅｔｓｔｈｅｄｅｍａｎｄｆｏｒ
ｃｏｌｌｉｓｉｏｎ．ＴｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｄｏｃｋｏｎＡＵＶｌｏｃａｔｅｓｏｎｔｈｅｎｅｃｋｐｏｉｎｔＢ．ＴｈｅｒｅｉｓａｄｒａｇｏｎＡＵＶｂｅｆｏｒｅＢ，ｆｏｌ
ｌｏｗｅｄｂｙａｓｕｃｔｉｏｎａｆｔｅｒＢ．Ｔｈｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔｏｆｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｉｓｓｍａｌｌｗｉｔｈａｖａｌｕｅｏｆ２．４％．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｉｔｉｓａｃｈｉｅｖ
ａｂｌｅｆｏｒＡＵＶｄｏｃｋｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｄｏｃｋ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｖｅｈｉｃｌｅ（ＡＵＶ）；ｕｎｄｅｒｗａｔｅｒｄｏｃｋｉｎｇ；ｐｈｙｓｉｃｓｂａｓｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍ
ｕｌａｔｉｏｎ；ｄｙｎａｍｉｃｍｅｓｈ；ｓｅｌｆｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２０６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１２１８１３：５５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１２１８．０９１８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＣ０３０５９０１）；ＰｒｏｊｅｃｔｏｆＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓ（２０１６Ｏ０４）；ｔｈｅ

ＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（３１３２０１７０３０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｌｈ＠ｓｉａ．ｃｎ

０９６
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１７；录用日期：２０１９０９２７；网络出版时间：２０１９１００８１４：５６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．０９２７．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｙ６０３ｘｙ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：鲜勇，任乐亮，杨子成，等．高超声速滑翔飞行器地形匹配辅助导航方法研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：
６９１７０２．ＸＩＡＮＹ，ＲＥＮＬＬ，ＹＡＮＧＺＣ，ｅｔａｌ．Ｔｅｒｒａｉｎｍａｔｃｈａｉｄｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：６９１７０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３１０

高超声速滑翔飞行器地形匹配辅助导航方法研究

鲜勇，任乐亮，杨子成，张大巧，李杰

（火箭军工程大学 作战保障学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：高超声速滑翔飞行器滑翔飞行高度在 ３０ｋｍ以上，大气极其稀薄，传统采用
气压高度计的地形匹配辅助导航方式将无法正常工作。为实现高精度地形匹配，在分析匹配

算法对地形常值误差不敏感的基础上，详细论证了基于惯性系统解算绝对高度方案，并对比分

析了将短时滑翔段弹道简化为等高飞行方案。在捷联惯性导航系统（ＳＩＮＳ）误差模型基础上，
结合高度通道方块图，通过拉普拉斯变换，建立了惯性系统高度通道短时稳定性解析模型，并

以 ＣＡＶＨ为研究对象建立数值仿真环境。仿真结果表明，解析模型精度较高，基于 ＳＩＮＳ解算
绝对高度能够满足地形匹配辅助导航系统精度要求，优于气压高度计正常工作时的精度。

关　键　词：高超声速滑翔飞行器；地形辅助导航系统；滑翔弹道；高度通道稳定性；气
压高度计

中图分类号：Ｖ２４９．３２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０６９１１２

　　高超声速滑翔飞行器通常具有长航程、飞行
速度快、突防能力强等特点，可靠且高精度的导航

方式将会带来成倍的作战效能
［１］
。高超声速滑

翔飞行器通常以惯性导航系统为主体，而由于惯

性器件参数会随时间漂移，在复杂飞行条件下，长

时间导航后将产生较大的导航误差，仅采用惯性

导航将无法满足精度需求。惯性器件精度提高困

难且付出成本高，而采用组合导航方式可以分担

惯性器件压力
［２］
，提高导航精度。

相比于卫星导航系统而言，地形匹配辅助导

航系统在可靠性方面更胜一筹
［３］
，具有较强的抗

干扰能力和较好的隐蔽性，在合理设计地形匹配

导航系统后，适合作为高超声速滑翔飞行器辅助

导航方式。

地形匹配辅助导航方式在亚声速巡航导弹上

成功应用，命中精度有大幅度提高
［４］
，有很多经

验可以借鉴。但同时高超声速滑翔飞行器与亚声

速巡航导弹有明显不同，如高超声速滑翔飞行器

典型弹道方式为“钱学森弹道”和“桑格尔弹道”，

飞行高度通常超过 ３０ｋｍ［５］，飞行速度在 ５Ｍａ以

上，这些特点对地形匹配辅助导航系统相关仪器

提出了更高的要求，并对应用地形匹配可行性提

出了更大的挑战。传统的地形匹配辅助导航系

统，主要靠雷达高度计和气压高度计获取弹下点

地形高程序列
［３］
，而在３０ｋｍ以上高度，大气极为

稀薄
［６］
，气压高度计将无法正常使用（具体分析

见第１节），为保证地形匹配辅助导航系统正常
工作，亟待研究气压高度计失效时的替代方案，而

相关研究较少。

惯性系统高度通道发散严重
［７９］
，短时精度

很高
［１０］
，因此，文献［１０］提出了一种无气压高度

计的飞机地形匹配辅助导航方案，即由惯性系统

提供绝对高度信息，但没有对该方案深入研究，缺

少对该方案适应性的分析。同时，高超声速滑翔

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004005&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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飞行器与飞机有很大不同，需要结合其弹道特点

对可行性进行分析。文献［１１１６］对高超声速滑
翔飞行器典型弹道进行了较为深入的研究，文

献［１１１２］考虑地球自转影响，建立了完整的动力
学方程，对滑翔弹道进行了优化设计；高精度滑翔

弹道解析解在 ２０世纪 ７０年代以后成为研究重
点

［１３］
，通过解析解有助于研究滑翔弹道本质规

律，文献［１３１５］在平衡滑翔假设的基础上，推导
了平衡滑翔弹道解析解，对速度、高度和速度倾角

之间的关系进行了深入研究，其中，文献［１４］进
一步对跳跃滑翔弹道特性进行了分析。以上文献

为本文研究提供了理论基础。

本文在上述研究成果的基础上，分析了２种气
压高度计失效时的替代方案：等高飞行方案和基于

惯性系统解算绝对高度方案。为对 ２种方案进行
对比分析，首先，以 ＣＡＶＨ为研究对象，推导了高
超声速滑翔飞行器高度变化量与时间的对应关系，

分析了典型弹道短时高度变化规律；其次，结合典

型弹道特点和捷联惯性导航系统（ＳＩＮＳ）误差模型，
建立了惯性系统高度通道短时稳定性解析模型。

１　问题分析与方案设计
气压高度计是地形辅助导航系统获取绝对高

度的重要仪器
［３］
，其精度高低将直接影响地形匹

配定位精度。高超声速滑翔飞行器弹道与亚声速

巡航导弹弹道有明显区别，飞行高度在 ３０ｋｍ以
上，速度在 ５Ｍａ以上，这些特点将严重影响传统
的气压高度计工作状态。

气压高度计误差可以分为模型误差和传感器

测量误差两方面
［１７１８］

。模型误差是由于真实大

气模型与标准大气模型不同，造成的测量误差，在

测量位置变化不大的情况下，可以认为是常值误

差
［１７］
。传感器测量误差主要是压力传感器受到

自身器件精度以及受到外界干扰等影响
［１９２０］

，引

起测量得到的外界大气压力存在一定的噪声，该

部分为动态误差。而在 ３０ｋｍ以上高度，传感器
测量误差较大。

压力传感器测量范围将决定气压高度计工作

范围，而目前电子式气压高度计使用范围在低层

大气，如精度较高的 ＢＭＰ１８０［２１］、ＢＭＰ３８８［２２］型气
压高度计最大测量高度为９ｋｍ，ＦＡＡＰ０００２［１７］型
气压高度计最大测量高度为 １０ｋｍ，远低于高超
声速滑翔飞行器滑翔飞行高度。同时，压力传感

器分辨率将决定最小可分辨高度差，图 １给出了
高度 ｈ处压强差 １Ｐａ对应的高度差 ΔＨ，可以看
出，在４０ｋｍ以上，１Ｐａ的压强差对应的高度差已

图 １　高度 ｈ处压强差 １Ｐａ对应的高度差

Ｆｉｇ．１　Ｈｅｉｇｈｔｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆ１Ｐａａｔｈｈｅｉｇｈｔ

经达到了２６ｍ。而 １Ｐａ的分辨率已经达到了目
前传感器正常工作时的极限，芬兰 ＶＡＩＳＡＬＡ公司
的 ＰＴＢ２１０气压高度计分辨率在 ５．６Ｐａ左右［２３］

，

ＢＭＰ１８０超高分辨率下噪声的均方根为２Ｐａ，
ＢＭＰ３８８最高分辨率大约为 １．２Ｐａ，ＭＳ５６１１ＢＡ０１
高分辨率下噪声的均方根为 １．５Ｐａ［２４］。随着高
度的增大，压力传感器分辨率还会降低

［２５］
。

基于上述分析，在３０ｋｍ以上高度，传统的气
压高度计将无法精确测量绝对高度

［２０，２６］
，因此，

需要研究可以代替气压高度计的方案，支持高超

声速滑翔飞行器在滑翔飞行段完成地形匹配。一

种思路是，增加其他高度测量的仪器测量绝对高

度，如引力高度表
［２６］
，但是文献［２６］指出，这需

要极高灵敏度的引力敏感元件，技术水平还未达

到；另外一种思路是，在现有测量仪器基础上，结

合飞行器弹道以及匹配算法，探索无气压高度计

辅助的可行方案。本文基于均方差（ＭＳＤ）算法
对第２种思路进行研究，由 ＭＳＤ算法［３］

可得

Ｈｍ ＝ａｒｇｍｉｎ
Ｈｍ

１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
（Ｈｒ（ｉ）－Ｈｍ（ｉ））

２ ＝

　　 ａｒｇｍｉｎ
Ｈｍ

１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
（Ｈｒ（ｉ）－Ｈｍ（ｉ）＋Δｈ）

２
（１）

式中：Ｈｍ为匹配算法得到的弹下点位置对应的
数字地图上的高程序列；Ｈｒ为实测高程序列；ｎ
为高程序列长度；Δｈ为常值。

由式（１）可知，实测数据的常值误差对 ＭＳＤ
算法精度没有影响。基于此结论，本文对以下

２个替代方案进行了分析。
１）等高飞行方案。滑翔段弹道在高程方向

起伏较小，在误差允许范围内，短时间内近似为在

Ｈ高度等高飞行，因此，可以将 Ｈ认为是实测高
程常值误差，仅采用雷达高度计提供的相对高度，

即可完成地形匹配。

２）基于惯性系统解算绝对高度方案。可以

２９６
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将惯性导航高度误差看作两部分：一是进入匹配

区时的初始导航误差，由长时间导航误差累积得

到，该误差项较大；二是在地形匹配区内的短时导

航误差，该误差项很小。因此惯性导航高度误差

可表示为一个常值系统误差与一个动态误差之

和，而 ＭＳＤ算法对系统误差不敏感，因此，当动态
误差在允许范围内时，可以代替气压高度计。

２　等高飞行方案

假设升阻比表示为Ｋ＝
ａＬ
ａＤ
，ａＬ为升力加速度，

ａＤ 为阻力加速度，由简化的滑翔段动力学方

程
［１４１５］

可得

ｄＶ
ｄｔ
＝－ａＤ －ｇｓｉｎΘ≈－

ａＬ
Ｋ

（２）

式中：ｇ为重力加速度；Θ为速度倾角；Ｖ为速度；ｔ
为时间。由平衡滑翔条件得

ａＬ ＝ｇ－
Ｖ２

ｒ
（３）

式中：ｒ为地心距。将式（３）代入式（２）得
ｄＶ
ｄｔ
＝１
Ｋ
Ｖ２

ｒ( )－ｇ （４）

由文献［１０］得到高度 ｈ与速度 Ｖ的关系：
ｄｈ
ｄＶ
＝ ２

１－Ｖ
２

( )ｇｒＶβ
（５）

式中：β为指数大气模型参数。
根据式（４）和式（５）可得

ｄｈ
ｄｔ
＝ｄｈ
ｄＶ
·
ｄＶ
ｄｔ
＝ ２

１－Ｖ
２

( )ｇｒＶβ
·

　　 １
Ｋ
Ｖ２

ｒ( )－ｇ ＝－
２ｇ
Ｋβ
·
１
Ｖ

（６）

考虑到槡ｇｒ＞Ｖ（ｔ）
［１４］
，对式（４）两边积分得

Ｖ（ｔ） 槡＝－ ｇｒｅ
Ａ（ｔ） －１
ｅＡ（ｔ） ＋１

Ａ（ｔ）＝２
Ｋ

ｇ
槡ｒ

ｔ＋ｌｎ槡
ｇｒ－Ｖ０

槡ｇｒ＋Ｖ










０

（７）

式中：Ｖ０为初始速度。
将式（７）代入式（６）得

ｄｈ
ｄｔ
＝ ２
Ｋβ

ｇ
槡ｒ

·
ｅＡ（ｔ） ＋１
ｅＡ（ｔ） －１

（８）

假设地形匹配采样总时间为 ΔＴ，则在（ｔ，ｔ＋
ΔＴ）时间内高度变化量为

δｈ＝ ２Ｋβ
ｇ
槡ｒ

·
ｅＡ（ｔ） ＋１
ｅＡ（ｔ） －１

ΔＴ （９）

２．１　平衡滑翔条件下高度变化量分析
根据式（９）可以得到平衡滑翔条件下 ｔ时刻

高度变化量。

１）取 ΔＴ＝１ｓ，假定初始高度为６０ｋｍ，升力系
数为０．９，升阻比取不同值。高超声速滑翔飞行器
飞行 ２０００ｓ时，射程已经可以达到 １００００ｋｍ［１４］，
因此，以 ２０００ｓ为飞行时间上界，得到不同升阻
比下 δｈ随时间变化曲线，如图 ２所示，并记录
２０００ｓ时的 δｈ得到表１。

可以看出，平衡滑翔状态下，同一初始高度，

升阻比越小，δｈ越大，δｈ与阻力系数紧密相关。
２）取 ΔＴ＝１ｓ，假定升力系数为 ０．６３，升阻比

为３．２，得到不同初始高度 Ｈ０下 δｈ随时间变化曲
线，如图３所示，并记录２０００ｓ时的 δｈ得到表２。

可以看出，同一迎角下（近似为升阻力系数

相同），在不同初始高度达到平衡滑翔条件，δｈ不
同，初始高度越小，δｈ越大。

基于 １）和 ２）的分析，可以得到平衡滑翔状
态下，δｈ在特定飞行条件下较小，可以简化为等
高飞行，但会对滑翔段弹道规划带来极大的约束，

工程可行性较小，考虑飞行器控制误差后，可行性

将进一步下降。

图 ２　不同升阻比下 δｈ随时间变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｓ

表 １　不同升阻比下 ２０００ｓ时的 δｈ

Ｔａｂｌｅ１　δｈａｔ２０００ｓｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｓ

Ｋ δｈ／ｍ

２．３０ －３２．７８
２．４５ －２４．０３
２．６０ －１９．０７
２．７５ －１５．８８
２．９０ －１３．６５
３．０５ －１２．００
３．２０ －１０．７４
３．３５ －９．７３
３．５０ －８．９１

３９６
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图 ３　不同初始高度下 δｈ随时间变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｈｅｉｇｈｔｓ

表 ２　不同初始高度下 ２０００ｓ时的 δｈ

Ｔａｂｌｅ２　δｈａｔ２０００ｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｈｅｉｇｈｔｓ

Ｈ０／ｋｍ δｈ／ｍ

５０ －６４．６４
５１ －３９．１６
５２ －２７．９２
５３ －２１．６３
５４ －１７．６４
５５ －１４．９１
６０ －８．７２
７０ －５．８６
８０ －５．３１

２．２　跳跃滑翔条件下高度变化量分析
将平衡滑翔状态下速度、高度、速度倾角分别

记为 ＶＥＧ、ＨＥＧ和 ΘＥＧ，单独改变初始速度 Ｖ０、初始

高度 Ｈ０、初始速度倾角 Θ０，得到跳跃滑翔弹道
［１４］

如图４～图７所示。
由图４可以看出，跳跃滑翔状态下高度变化

曲线 δｈＳＧ在平衡滑翔状态下高度变化曲线 δｈＥＧ
上下跳跃，随着时间的增加，δｈＳＧ趋于 δｈＥＧ。进一
步增大初始速度偏差，得到图 ５。可以看出，初始
状态改变量越大，跳跃程度越大。

图 ４　较小初始速度偏差下 δｈ随时间变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｕｎｄｅｒｓｍａｌｌｅｒ

ｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图 ５　较大初始速度偏差下 δｈ随时间变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｕｎｄｅｒｌａｒｇｅｒ

ｉｎｉｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图 ６　不同初始高度偏差下 δｈ随时间变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｈｅｉｇｈｔｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ

图 ７　不同初始速度倾角偏差下 δｈ随时间变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｉｎｉｔｉａｌｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｓ

图６和图７分别给出了单独改变初始高度以
及单独改变初始速度倾角情况，由对应的 δｈＳＧ曲
线可以看出，其变化规律与单独改变初始速度情

况类似。

在初始速度倾角偏差为 －２°时，δｈＳＧ可以达
到２００ｍ，将无法简化为等高飞行。因此，在跳跃
滑翔状态下，会出现δｈＳＧ较大的情况，在滑翔飞行
前期尤为明显，同时，存在 δｈＳＧ较小的时刻，但这
会给地形匹配区选取带来极大的困难，而且考虑

４９６
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飞行器控制误差后，可行性将进一步降低。

３　基于惯性系统解算绝对高度方案

３．１　惯性系统高度通道短时稳定性解析模型
为方便分析，建立如图８所示的坐标系，坐标

原点为飞行器质心 Ｏ，Ｏｘｍ沿飞行方向、平行于发
射惯性坐标系 ｘｙ平面且与当地水平面平行，Ｏｙｍ
轴过地心且指向天，Ｏｚｍ 与 Ｏｘｍ、Ｏｙｍ 构成右手直
角坐标系，以下简称 ｍ系。图 ８中，Ｏｅ为地心，ω
为地球自转角速度矢量，ｍ 为飞行器纵对称轴
Ｏｘ１与 ｘｍＯｙｍ 平面的投影与 Ｏｘｍ 轴夹角，在 Ｏｘｍ
轴之上为正。

图 ８　本文定义的 ｍ坐标系

Ｆｉｇ．８　ｍｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｄｅｆｉｎｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ

根据平衡滑翔条件，作如下假设：

１）滑翔段当地弹道速度倾角很小，即 Θ≈０。
２）根据滑翔段弹道特点，飞行器飞行速度快，

气动外形升阻比大，平衡滑翔状态下，升力、离心力

与引力平衡，Ｏｙｍ 方向视加速度要小于 １ｇ０（ｇ０为
当地重力加速度），Ｏｘｍ方向视加速度很小。为得

到惯性系统解算绝对绝对高度在短时间内漂移量的

上界值，进一步假设Ｏｙｍ方向视加速度等于１ｇ０。
３）不考虑飞行器横向机动和地球自转，仅对

纵向飞行弹道进行分析，即不考虑惯性系统误差

情况下，飞行器在发射惯性坐标系 ｘＯｙ平面飞行。
４）考虑到飞行器采用激光捷联惯性导航方

式，滑翔段高度通道发散情况与飞行过程中的迎

角紧密相关。为分析发散情况，进一步假设以常

值迎角进行飞行。

投影到 ｍ系的总视加速度偏差 δＷ
·

ｍ是陀螺

仪角度测量误差引起的视加速度偏差 δＷ
·

ｍＧ和加

速度计测量误差的视加速度偏差 δＷ
·

ｍＡ之和
［２７］
，

如式（１０）所示：

δＷ
·

ｍ ＝δＷ
·

ｍＧ ＋δＷ
·

ｍＡ （１０）

根据前面假设 ３），ｍ系下视加速度为Ｗ
·

＝
［－ａＤ，ａＬ，０］，可得飞行器弹体各轴视加速度为

Ｗ
·

１ ＝

Ｗ
·

ｘ１

Ｗ
·

ｙ１

Ｗ
·

ｚ














１

＝

ａＬｓｉｎｍ －ａＤｃｏｓｍ

ａＬｃｏｓｍ ＋ａＤｓｉｎｍ











０

（１１）

陀螺仪引起的视加速度偏差为

δＷ
·

ｍＧ ＝［δＷ
·
ｘ
ｍＧ，δＷ

·
ｙ
ｍＧ，δＷ

·
ｚ
ｍＧ］

Ｔ ＝δＡ·Ｗ
·

１ （１２）

δＡ＝Ａ－珚Ａ （１３）

式中：Ａ和 珚Ａ分别为存在陀螺仪误差和不存在陀
螺仪误差弹体坐标系到 ｍ系的旋转矩阵；δＡ为
旋转矩阵偏差，旋转矩阵 Ａ为

Ａ＝
ｃｏｓｍｃｏｓψｍ ｃｏｓｍｓｉｎψｍｓｉｎγｍ －ｓｉｎｍｃｏｓγｍ ｃｏｓｍｓｉｎψｍｃｏｓγｍ ＋ｓｉｎｍｓｉｎγｍ
ｓｉｎｍｃｏｓψｍ ｓｉｎｍｓｉｎψｍｓｉｎγｍ ＋ｃｏｓｍｃｏｓγｍ ｓｉｎｍｓｉｎψｍｃｏｓγｍ －ｃｏｓｍｓｉｎγｍ
－ｓｉｎψｍ ｃｏｓψｍｓｉｎγｍ ｃｏｓψｍｃｏｓγ











ｍ

（１４）

式中：ψｍ、γｍ 为 ｍ系与弹体坐标系之间的夹角；
ψｍ为 Ｏｘ１与 ｘｍＯｙｍ平面之间的夹角，顺 Ｏｘｍ轴看
去，偏左为正；γｍ为飞行器横轴 Ｏｚ１与 ｘ１Ｏｚｍ平面
之间的夹角，在 ｘ１Ｏｚｍ平面之下为正。

在整个飞行过程中陀螺漂移量并不大，故 ψｍ
和 γｍ均为小量，略去二阶小量得

Ａ＝

ｃｏｓｍ －ｓｉｎｍ ψｍｃｏｓｍ ＋γｍｓｉｎｍ
ｓｉｎｍ ｃｏｓｍ ψｍｓｉｎｍ －γｍｃｏｓｍ
－ψｍ γｍ









１

（１５）
由文献［２８］可得弹体坐标系各轴相对 ｍ系

的旋转角速度 ωｘ１、ωｙ１、ωｚ１与 ｍ、ψｍ、γｍ欧拉角速

度之间的关系为


·

ｍ ＝
ωｙ１ｓｉｎγｍ ＋ωｚ１ｃｏｓγｍ

ｃｏｓψｍ

ψ
·

ｍ ＝ωｙ１ｃｏｓγｍ －ωｚ１ｓｉｎγｍ

γ
·

ｍ ＝ωｘ１＋（ωｙ１ｓｉｎγｍ ＋ωｚ１ｃｏｓγｍ）ｔａｎψ













ｍ

（１６）
略去二阶小量后


·

ｍ ＝ωｚ１

ψ
·

ｍ ＝ωｙ１

γ
·

ｍ ＝ωｘ










１

（１７）

５９６
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在无陀螺仪测量误差情况下，ωｘ１、ωｙ１、ωｚ１均
为０，考虑陀螺仪误差时，采用文献［２７］中的误差
模型可得

ωｘ１ ＝ΔＤ０ｘ
ωｙ１ ＝ΔＤ０ｙ
ωｚ１ ＝ΔＤ０

{
ｚ

（１８）

式中：ΔＤ０ｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）为陀螺仪零次项误差系数
偏差，是造成陀螺仪测量偏差的主要因素。

对式（１７）两边积分得
ｍ ＝ｍ０＋ωｚ１ｔ

ψｍ ＝ωｙ１ｔ

γｍ ＝ωｘ１
{

ｔ

（１９）

式中：ｍ０为初始角度值，即不考虑陀螺仪误差时
的角度。

将式（１７）代入式（１２），可以得到 ｙ方向的视
加速度偏差为

δＷ
·
Ｇ
ｈ＝δＷ

·
ｙ
ｍＧ＝（ｓｉｎｍ－ｓｉｎｍ０）（ａＬｓｉｎｍ－

　　ａＤｃｏｓｍ）＋（ｃｏｓｍ－ｃｏｓｍ０）（ａＬｃｏｓｍ＋
　　ａＤｓｉｎｍ）＝ａＬ（１－ｃｏｓ（ΔＤ０ｚｔ））－

　　ａＤｓｉｎ（ΔＤ０ｚｔ）＝
１
２
ａＬ（ΔＤ０ｚｔ）

２－
ａＬ
ＫΔ
Ｄ０ｚｔ（２０）

由加速度计测量误差引起的高度通道视加速

度偏差为

δＷ
·
Ａ
ｈ ＝δＷ

·

ｘ１ｓｉｎｍ０＋δＷ
·

ｙ１ｃｏｓｍ０ （２１）

式中：δＷ
·

ｉ１（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）为视加速度测量值偏差。
取文献［２７］中加速度计误差模型：

δＷ
·

ｘ１ ＝ΔＫ０ｘ＋ΔＫ１ｘＷ
·

ｘ１

δＷ
·

ｙ１ ＝ΔＫ０ｙ＋ΔＫ１ｙＷ
·

ｙ１

δＷ
·

ｚ１ ＝ΔＫ０ｚ＋ΔＫ１ｚＷ
·

ｚ

{
１

（２２）

式中：ΔＫ０ｉ和 ΔＫ１ｉ（ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ）分别为加速度计零
次项系数和一次项系数偏差。

根据式（１１）、式（２１）、式（２２），得到

δＷ
·
Ａ
ｈ＝［ΔＫ０ｘ＋ΔＫ１ｘ（ａＬｓｉｎｍ０－ａＤｃｏｓｍ０）］ｓｉｎｍ０＋

　　［ΔＫ０ｙ＋ΔＫ１ｙ（ａＬｃｏｓｍ０＋ａＤｓｉｎｍ０）］ｃｏｓｍ０＝
　　ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ

２ｍ０＋

　　ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ
２ｍ０＋（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）

ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ０

（２３）
结合式（１０）、式（２０）、式（２３），可以得到总的

视加速度偏差 δＷ
·

ｈ为

δＷ
·

ｈ ＝
１
２
ａＬ（ΔＤ０ｚｔ）

２－
ａＬ
ＫΔ
Ｄ０ｚｔ＋

　　ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋
　　ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ

２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ
２ｍ０＋

　　（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ０ （２４）

对 δＷ
·

ｈ进行拉普拉斯变换得

δＷ
·

ｈ（ｓ）＝
１ [ｓ ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋

　　ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ
２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ

２ｍ０＋

　　（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ ]０ ＋

　　
ａＬΔＤ

２
０ｚ

ｓ３
－
ａＬΔＤ０ｚ
Ｋ
·
１
ｓ２

（２５）

仅考虑飞行过程中惯性系统测量偏差，根据

图９给出的高度通道方块图［７］
，可以得到惯性系

统测量误差引起的高度误差为

δＨ（ｓ）＝δＷ
·

ｈ（ｓ）·

１
ｓ２

１－１
ｓ２
·
２ｇ０
Ｒ

＝
δＷ
·

ｈ（ｓ）

ｓ２－
２ｇ０
Ｒ

（２６）

式中：Ｒ为地球半径。

图 ９　高度通道方块图［７］

Ｆｉｇ．９　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｈｅｉｇｈｔｃｈａｎｎｅｌｓ［７］

将式（２５）代入式（２６），可得

δＨ（ｓ）＝ １

ｓｓ２－
２ｇ０( ) [
Ｒ

ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋

　　ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ
２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ

２ｍ０＋

　　（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ ]０ ＋

　　
ａＬΔＤ

２
０ｚ

ｓ３ ｓ２－
２ｇ０( )Ｒ

－
ａＬΔＤ０ｚ

Ｋｓ２ ｓ２－
２ｇ０( )Ｒ

（２７）

为方便进行拉普拉斯逆变换，将式（２７）分解
为部分分式形式：

δＨ（ｓ）＝ Ｒ４ｇ [
０
ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋

　　ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ
２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ

２ｍ０＋

　　（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ ]０ ·

　　
１

ｓ＋
２ｇ０
槡Ｒ

＋ １

ｓ－
２ｇ０
槡Ｒ

－２








ｓ ＋

　　
ＲΔＤ２０ｚ(４

Ｒ
２ｇ０
·

１

ｓ＋
２ｇ０
槡Ｒ

＋ Ｒ
２ｇ０
·

１

ｓ－
２ｇ０
槡Ｒ

－

　　 Ｒ
ｇ０
·
１
ｓ
－２
ｓ )３ －

ａＬΔＤ０ｚＲ
２Ｋｇ




０

１
４
２Ｒ
ｇ槡０

·

　　
１

ｓ－
２ｇ０
槡Ｒ

－ １

ｓ＋
２ｇ０
槡









Ｒ

－１
ｓ






２ （２８）

６９６
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　第 ４期 鲜勇，等：高超声速滑翔飞行器地形匹配辅助导航方法研究

将式（２８）进行拉普拉斯逆变换，合并同类项
后得

δＨ（ｔ）＝ Ｒ
２ｇ{ [

０
ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋

　　ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ
２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ

２ｍ０＋（ΔＫ１ｙ－

　　ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ ]０ ｃｏｓｈ ２ｇ０

槡Ｒ( )ｔ－( )１＋
　　

ＲΔＤ２０ｚ(２
ｃｏｓｈ ２ｇ０
槡Ｒ( )ｔ－ｇ０Ｒｔ２－ )１ ＋

　　
ａＬΔＤ０ｚ(Ｋ

Ｒ
２ｇ槡０

ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ( )ｔ ) }＋ｔ （２９）

假设地形匹配开始时间为 ｔ０，采样总时间为
ΔＴ，对式（２９）进行一阶泰勒展开后得
δＨ（ｔ）＝δＨ（ｔ０）＋（δＨ（ｔ０））′（ｔ－ｔ０）＝
　　δＨ（ｔ０）＋（δＨ（ｔ０））′ΔＴ （３０）

（δＨ（ｔ０）） [′＝ ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋

　　ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ
２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ

２ｍ０＋
ＲΔＤ２０ｚ
２

＋

　　（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ ]０ Ｒ

２ｇ槡０

·

　　ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ ＋ａＬΔＤ０ｚＲ２ｇ０ (Ｋ (ｃｏｓｈ
２ｇ０
槡Ｒ

ｔ)０ ＋ )１ －

　　
ＲΔＤ２０ｚ
２
ｔ０ （３１）

得到在（ｔ０，ｔ０＋ΔＴ）时间内，惯性系统解算高
度漂移量 δｈ为

δｈ＝（δＨ（ｔ０））′ΔＴ { [＝ ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋

　　ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ
２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ

２ｍ０＋

　　
ＲΔＤ２０ｚ
２
＋（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）

ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ ]０ ·

　　 Ｒ
２ｇ槡０
ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ ＋ａＬΔＤ０ｚＲ２ｇ０Ｋ
·

(　　 ｃｏｓｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ )＋１ －
ＲΔＤ２０ｚ
２
ｔ}０ ΔＴ （３２）

考虑到 ΔＤ０ｚ可以达到 ０．０１（°）／ｈ（１σ）
［２９］
，

即４．８４８１×１０－８ｒａｄ／ｓ，可以进一步忽略式（３２）
中 ΔＤ０ｚ的影响。

δ [ｈ＝ ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋

　　ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ
２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ

２ｍ０＋（ΔＫ１ｙ－

　　ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ ]０ ·

　　 Ｒ
２ｇ槡０

ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ ΔＴ （３３）

由式（３３）可知，δｈ的大小与 ΔＴ、ｍ０、ｔ０以及

加速度计误差系数偏差紧密相关，因此，需要对纯

惯导情况下，基于惯性系统解算绝对高度方案的

适应性进行分析。

为分析加速度计误差系数偏差对 δｈ影响，令
Ｂ（ΔＫ０ｘ，ΔＫ０ｙ，ΔＫ１ｘ，ΔＫ１ｙ）＝ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋
　　ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋ΔＫ１ｘａＬｓｉｎ

２ｍ０＋ΔＫ１ｙａＬｃｏｓ
２ｍ０＋

　　（ΔＫ１ｙ－ΔＫ１ｘ）
ａＬ
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ０ （３４）

变形为

Ｂ（ΔＫ０ｘ，ΔＫ０ｙ，ΔＫ１ｘ，ΔＫ１ｙ）＝ΔＫ０ｘｓｉｎｍ０＋

　　ΔＫ０ｙｃｏｓｍ０＋ΔＫ１ｘａＬｓｉｎｍ (０ ｓｉｎｍ０－
　　 １

Ｋ
ｃｏｓｍ )０ ＋ΔＫ１ｙａ (Ｌ ｃｏｓ２ｍ０＋

　　 １
Ｋ
ｓｉｎｍ０ｃｏｓｍ )０ （３５）

ｍ０取值在第一象限，容易得到，当 ｍ０≤

ａｒｃｔａｎ １( )Ｋ 时，ｓｉｎｍ０－１Ｋｃｏｓｍ０≤０。
因此，当 ｍ０≤ａｒｃｔａｎ

１( )Ｋ ，取 ΔＫ０ｘ＝ΔＫ０ｙ＝
ΔＫｍａｘ０ ，ΔＫ１ｘ＝－ΔＫ

ｍａｘ
１ ，ΔＫ１ｙ＝ΔＫ

ｍａｘ
１ 会得到 δｈ上

界，反之，取 ΔＫ０ｘ＝ΔＫ０ｙ＝ΔＫ
ｍａｘ
０ ，ΔＫ１ｘ＝ΔＫ１ｙ＝

ΔＫｍａｘ１ 。其中，ΔＫ
ｍａｘ
０ 和 ΔＫｍａｘ１ 分别为加速度计零

次项偏差和一次项偏差最大值。

当 ｍ０≤ａｒｃｔａｎ
１( )Ｋ 时，

δｈｍａｘ [＝ ΔＫｍａｘ０ （ｓｉｎｍ０＋ｃｏｓｍ０）＋ΔＫ
ｍａｘ
１ ａＬ·

　　 ｃｏｓ（２ｍ０）＋
ｓｉｎ（２ｍ０）( ) ]Ｋ

Ｒ
２ｇ槡０
ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ ΔＴ
（３６）

当 ｍ０＞ａｒｃｔａｎ
１( )Ｋ 时，

δｈｍａｘ ＝［ΔＫ
ｍａｘ
０ （ｓｉｎｍ０＋ｃｏｓｍ０）＋

　　ΔＫｍａｘ１ ａＬ］
Ｒ
２ｇ槡０

ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ ΔＴ （３７）

容易证明，′ｍ０＝
π
４
－ａｒｃｔａｎＫ

２
时，式（３６）取

得最大值 δｈ′ｍａｘ；″ｍ０ ＝４５°时，式（３７）取得最大
值 δｈ″ｍａｘ。

δｈ′ｍａｘ ＝ 槡２ΔＫ
ｍａｘ
０ ＋

ΔＫｍａｘ１ ａＬ １＋Ｋ槡
２( )Ｋ
·

　　 Ｒ
２ｇ槡０

ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ ΔＴ （３８）

δｈ″ｍａｘ ＝（槡２ΔＫ
ｍａｘ
０ ＋

　　ΔＫｍａｘ１ ａＬ）
Ｒ
２ｇ槡０

ｓｉｎｈ ２ｇ０
槡Ｒ

ｔ( )０ ΔＴ （３９）

７９６
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３．２　惯性系统高度通道短时稳定性影响因素
高超声速滑翔飞行器升阻比一般在［２．２，

３．５］［３０］，在升阻比较大时，δｈ′ｍａｘ≈δｈ″ｍａｘ，在下文

仿真中，取 Ｋ＝３．５，ａｒｃｔａｎ １( )Ｋ ＝１５．９°，对应的

′ｍ０＝７．９７２７°，根据假设２），取 ａＬ＝１ｇ０。
１）ΔＴ对 δｈ影响
取 ｍ０ ＝７．９７２７°，ΔＫ

ｍａｘ
０ ＝１５×１０－５ｇ０，

ΔＫｍａｘ１ ＝１５×１０－５，分析不同 ΔＴ对 δｈ的影响。
图１０给出了 δｈ随时间 ｔ０的变化曲线，随着时间
的累积，δｈ将呈指数增长，且 ΔＴ越大，δｈ越大。
在 ｔ０＝２０００ｓ，ΔＴ＝４ｓ时，δｈ已经达到 １２１．４ｍ，
而 ΔＴ＝１ｓ时，δｈ为３０．３６ｍ。在雷达高度计采样
频率为１００Ｈｚ前提下，ΔＴ＝１ｓ可以采样 １００次，
因此，取 ΔＴ＝１ｓ能够满足地形匹配系统要求。
表３给出了 ΔＴ＝１ｓ时，δｈ在不同 ｔ０时的大小。

２）加速度计误差系数偏差对 δｈ影响
取 ΔＴ＝１ｓ，ｍ０＝７．９７２７°，图１１给出了不同

加速度计误差系数偏差情况下，δｈ随 ｔ０的变化曲

线，图例中给出的是 ΔＫｍａｘ１ 大小，ΔＫｍａｘ０ 为对应的

ΔＫｍａｘ１ 乘以 ｇ０。表 ４给出了 ｔ０＝２０００ｓ时，δｈ在
不同大小的加速度计误差系数偏差下的大小。可

以看出，加速度计误差系数偏差对δｈ影响很大，当
ΔＫｍａｘ１ ＝３×１０

－４
时，δｈ是 ６４．６０ｍ，将对匹配精度

造成较大影响，相比较而言，ΔＫｍａｘ１ ＝９×１０－５时，
δｈ是１９．３８ｍ，已经达到文献［３１］中气压高度计

图 １０　不同 ΔＴ下 δｈ随时间 ｔ０的变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｔ０ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔΔＴ

表 ３　ΔＴ＝１ｓ时 δｈ的大小

Ｔａｂｌｅ３　ＶａｌｕｅｏｆδｈｗｈｅｎΔＴ＝１ｓ

ｔ０／ｓ δｈ／ｍ

１０００ ５．１０

１３００ ８．８０

１５００ １２．５７

１８００ ２１．３６

２０００ ３０．３６

在低海拔区域工作的精度，能够满足地形辅助导

航精度要求。

３）ｍ０对 δｈ影响

取 ΔＴ＝１ｓ，ΔＫｍａｘ０ ＝９×１０－５ｇ０，ΔＫ
ｍａｘ
１ ＝９×

１０－５，图１２给出了１０个不同ｍ０情况下，δｈ随ｔ０的

图 １１　不同加速度计误差系数偏差下 δｈ

随时间 ｔ０的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｔ０ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

表 ４　不同加速度计误差系数偏差下 ｔ０＝２０００ｓ时

δｈ的大小

Ｔａｂｌｅ４　Ｖａｌｕｅｏｆδｈｗｈｅｎｔ０＝２０００ｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｏｆａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

误差系数偏差 δｈ／ｍ

０．３×１０－５ ０．６５

１．５×１０－５ ３．２３

３×１０－５ ６．４６

６×１０－５ １２．９２

９×１０－５ １９．３８

１２×１０－５ ２５．８４

１５×１０－５ ３２．３０

３０×１０－５ ６４．６０

图 １２　不同 ｍ０下 δｈ随时间 ｔ０的变化曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅｔ０ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍ０
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变化曲线，表 ５给出了 ｔ０＝２０００ｓ时，δｈ在不同

ｍ０下的大小。可以看出，在０°～４５°范围内，不同

ｍ０对 δｈ影响不大。因此，当飞行过程中改变

ｍ０，由此引起的 δｈ变化也不大。
基于第２节、第３节的分析可以得出，由惯性

系统解算绝对高度的动态误差更能够满足地形辅

助导航系统要求，具有一定的工程可行性。

表 ５　不同 ｍ０下 ｔ０＝２０００ｓ时 δｈ的大小

Ｔａｂｌｅ５　Ｖａｌｕｅｏｆδｈｗｈｅｎｔ０＝２０００ｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍ０

ｍ０／（°） δｈ／ｍ

０ １６．８０

５ １７．７９

１０ １８．１３

１５ １８．６８

２０ １９．１６

２５ １９．５６

３０ １９．８７

３５ ２０．０９

４０ ２０．２３

４５ ２０．２８

４　仿真分析

以美国 ＣＡＶＨ为仿真对象，相关参数见文
献［３０］。为检验基于惯性系统解算绝对高度方
案中简化模型的精度，考虑到实际飞行过程中视

加速度是不断变化的，因此，不加入加速度计一次

项偏差，设定仿真条件如下：ΔＤ０ｘ＝ΔＤ０ｙ＝ΔＤ０ｚ＝

０．０３（°）／ｈ，ΔＫ０ｘ＝ΔＫ０ｙ＝ΔＫ０ｚ＝９×１０
－５ｇ０，初始

滑翔高度为 ５５ｋｍ，根据文献［１０］得到对应平衡
滑翔初始速度为 ６４４９．１９ｍ／ｓ，速度倾角为
－０．０５６０５°，飞行器保持 １５°迎角进行大升阻比
飞行，ｍ０＝１５°。根据动力学模型和惯性系统解
算模型得到１ｓ高度漂移量 δｈ１，弹道积分解算过
程考虑柯氏力和牵连惯性力，由式（３３）得到简化
模 型求解的１ｓ高度漂移量δｈ２。图１３给出了δｈ１

图 １３　δｈ１和 δｈ２随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈ１ａｎｄδｈ２ｗｉｔｈｔｉｍｅ

和 δｈ２在２０００ｓ内大小关系。可以看出，两者差
别很小，最大偏差为 １．３８ｍ，说明简化模型具有
较高的精度，能够对该方案的适应性进行有效分

析。该偏差与弹道跳跃程度有关系，速度倾角越

小，该偏差越小。

在此基础上，加入加速度计一次项偏差，仿真

条件设定如表 ６所示，采用蒙特卡罗法仿真
５０００次，图 １４给出了滑翔飞行 ２０００ｓ过程中高
度方向过载以及飞行高度随时间的变化曲线。

每隔１００ｓ计算一次该时刻对应的 δｈ，并统
计５０００次仿真中 ｔ０时刻 δｈ的平均值、最大值、最
小值以及标准差，得到图１５。可以看出，δｈ在ｔ０时

表 ６　工具误差系数精度

Ｔａｂｌｅ６　Ｉｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｌｅｒｒｏｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｃｃｕｒａｃｙ

误差系数偏差 系数精度

ΔＤ０ｘ／（（°）·ｈ
－１） ０．０１

ΔＤ０ｙ／（（°）·ｈ
－１） ０．０１

ΔＤ０ｚ／（（°）·ｈ
－１） ０．０１

ΔＫ０ｘ／ｇ０ ３×１０－５

ΔＫ０ｙ／ｇ０ ３×１０－５

ΔＫ０ｚ／ｇ０ ３×１０－５

ΔＫ１ｘ ３×１０－５

ΔＫ１ｙ ３×１０－５

ΔＫ１ｚ ３×１０－５

图 １４　过载和高度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｏｖｅｒｌｏａｄａｎｄｈｅｉｇｈｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 １５　δｈ随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆδｈｗｉｔｈｔｉｍｅ

９９６
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刻的平均值基本为０，随着飞行时间的增加，δｈ的
最大值不断增大，２０００ｓ时达到了 １０．５２ｍ，小于
通过简化模型得到的上界值 １８．８７ｍ。结合图 １４
可知，造成２种方法结果有差异的主要原因是：飞
行器高度方向过载小于 １ｇ０。因此，实际飞行过
程中 δｈ将小于简化模型推导出的结果，更加说明
基于惯性系统解算绝对高度方案具有一定的工程

可行性。

５　结　论

针对气压高度计无法测量高超声速滑翔飞行

器绝对高度问题，对比分析了２种代替方案：等高
飞行方案和基于惯性系统解算绝对高度方案，

得出：

１）针对平衡滑翔弹道，滑翔飞行 ２０００ｓ后，
仅特定飞行条件下，单位时间内的高度变化量较

小，可以简化为等高飞行，但会对滑翔段弹道规划

带来极大的约束，工程可行性较小，且考虑飞行器

控制误差后，可行性将进一步下降。

２）针对跳跃滑翔弹道，单位时间内的高度变
化量与初始条件偏离平衡滑翔条件程度有关，当

初始速度倾角偏差为 －２°时，可以达到２００ｍ。同
时，跳跃滑翔状态下的高度变化曲线围绕平衡滑

翔状态下的高度变化曲线上下波动，存在高度变

化量较小的时刻，但会极大压缩地形匹配区可选

取范围，难以规划出合适的地形匹配区，且飞行器

存在一定的控制误差，因此，工程可行性较小。

３）针对基于惯性系统解算绝对高度方案，高
度变化量与惯性系统精度相关。在高超声速滑翔

飞行器飞行 ２０００ｓ前提下，仅有陀螺误差（零次
项系数偏差为０．０１（°）／ｈ）时，单位时间内高度变
化量可忽略不计；再加入加速度计误差（零次项

系数偏差为３×１０－５ｇ０）时，单位时间内高度变化
量不超过１０．５２ｍ，相对较小，能够满足地形匹配
辅助导航系统精度要求，且具有一定的工程可

行性。
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４４６４５０．

ＤＡＩＣＸ，ＣＨＥＮＧＸＨ，ＣＨＥＮＨＭ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｎｓｆｅｒａｌｉｇｎｍｅｎｔ

ａｐｐｒｏａｃｈｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅａｉｄｅｄｂｙｃｅｌｅｓｔｉａｌａｎｇｌｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｉｎｅｓｅＩｎｅｒｔｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，２３（４）：４４６４５０

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］肖存英．临近空间大气动力学特性研究［Ｄ］．北京：中国科

学院空间科学与应用研究中心，２００９．

ＸＩＡＯＣＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｅｓｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｔｈｅａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｉｎ

ｔｈｅｎｅａｒｓｐａｃｅ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｅｎｔｅｒｆｏｒＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＡｐ

ｐｌｉｅｄＲｅｓｅａｒｃｈ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［７］秦永元．惯性导航［Ｍ］．２版．北京：科学出版社，２０１４：

１９０１９１．

ＱＩＮＹＹ．Ｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｓｃｉｅｎｃｅ

Ｐｒｅｓｓ，２０１４：１９０１９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］吴旋．高性能惯性／大气高度组合及其动态虚拟仿真技术

［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１４．

ＷＵＸ．ＨｉｇｈｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅＩＮＳ／ＡＤＳａｎｄｈｉｇｈｄｙｎａｍｉｃｏｆｖｉｒｔｕ

ａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］臧新乐．捷联惯性导航系统误差阻尼技术［Ｄ］．哈尔滨：哈

尔滨工程大学，２０１７．

ＺＡＮＧＸＬ．Ｅｒｒｏｒｄａｍｐｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｏｆｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉ

ｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］徐剑，毕笃彦，袁建国．一种无气压高度信息辅助的地形导

航系统［Ｊ］．电光与控制，２００５，１２（６）：４６４９．

ＸＵＪ，ＢＩＤＹ，ＹＵＡＮＧＪＧ．Ａｔｅｒｒａｉｎｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｉｎｄｅ

ｐｅｎｄｅｎｔｏｆｂａｒｏｍｅｔｅｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＯｐｔｉｃｓ＆

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００５，１２（６）：４６４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］谢愈，刘鲁华，汤国建，等．多约束条件下高超声速滑翔飞行

器轨迹优化［Ｊ］．宇航学报，２０１１，３２（１２）：２４９９２５０４．

ＸＩＥＹ，ＬＩＵＬＨ，ＴＡＮＧＧＪ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１，３２（１２）：２４９９２５０４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］谢愈，潘亮，谷学强，等．高超声速飞行器多目标复杂约束滑

翔弹道优化［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１７，３９（２）：９１７．

ＸＩＥＹ，ＰＡＮＬ，ＧＵＸＱ，ｅｔａｌ．Ｇｌｉｄｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｓａｎｄｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｆｏｒｈｙｐｅｒ

ｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，３９（２）：９１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ４期 鲜勇，等：高超声速滑翔飞行器地形匹配辅助导航方法研究

［１３］胡锦川，张晶，陈万春．高超声速飞行器平稳滑翔弹道解析

解及其应用［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（５）：

９６１９６８．

ＨＵＪＣ，ＺＨＡＮＧＪ，ＣＨＥＮＷ Ｃ．Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｓｔｅａｄｙ

ｇｌｉｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅａｎｄｐｌａｎｎｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１６，４２（５）：９６１９６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］李广华，张洪波，汤国建．高超声速滑翔飞行器典型弹道特

性分析［Ｊ］．宇航学报，２０１５，３６（４）：３９７４０３．

ＬＩＧＨ，ＺＨＡＮＧＨＢ，ＴＡＮＧＧＪ．Ｔｙｐｉｃａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｈａｒａｃｔｅｒ

ｉｓｔｉｃｓｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１５，３６（４）：３９７４０３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＦＥＲＲＥＩＲＡＬＯ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｒｅｅｎｔｒｙｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｄ］．Ｍｉｃｈｉｇａｎ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＭｉｃｈｉｇａｎ，１９９５．

［１６］李邦杰，王明海．滑翔式远程导弹滑翔段弹道研究［Ｊ］．宇

航学报，２００９，３０（６）：２１２２２１２６．

ＬＩＢＪ，ＷＡＮＧＭＨ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｇｌｉｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｌｏｎｇｒａｎｇｅ

ｇｌｉｄｅｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，３０（６）：２１２２

２１２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］黄帅．低成本微小型巡飞弹组合导航技术研究［Ｄ］．长沙：

国防科学技术大学，２０１６．

ＨＵＡＮＧＳ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒ

ｌｏｗｃｏｓｔｍｉｎｉａｔｕｒｅｌｏｉｔｅｒｉｎｇｍｉｓｓｉｌｅ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：Ｎａｔｉｏｎａｌ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］孙健．ＧＰＳ和高精度气压高度表的组合导航定位技术研究

［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００８．

ＳＵＮＪ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＧＰＳａｎｄｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｂａｒｏａｌｔｉｍｅｔｅｒｉｎｔｅ

ｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：Ｎａｎ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１９］白浪，雷旭升，盛蔚，等．基于小波滤波的无人旋翼机高度信

息融合［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１２，３８（５）：６５９６６４．

ＢＡＩＬ，ＬＥＩＸＳ，ＳＨＥＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｍｅｔｈｏｄｏｆｓｍａｌｌｕｎｍａｎｎｅｄ

ａｅｒｉａｌｒｏｔｏｒｃｒａｆｔａｌｔｉｔｕｄｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｕｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｗａｖｅｌｅｔｆｉｌ

ｔｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，３８（５）：６５９６６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］李本亮．基于 ＣＡＮ总线的气压高度表研制［Ｄ］．西安：西安

电子科技大学，２０１５．

ＬＩＢＬ．ＤｅｓｉｇｎｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｌｔｉｍｅｔｅｒｂａｓｅｄｏｎＣＡＮ

ｂｕｓ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：ＸｉｄｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＢｏｓｃｈＳｅｎｓｏｒｔｅｃ．ＢＭＰ１８０ｄｉｇｉｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｄａｔａｓｈｅｅｔ：

ＢＳＴＢＭＰ１８０ＤＳ０００１２［Ｒ］．［Ｓ．ｌ．］：Ｂｏｓｃｈ Ｓｅｎｓｏｒｔｅｃ，

２０１５．

［２２］ＢｏｓｃｈＳｅｎｓｏｒｔｅｃ．ＢＭＰ３８８ｄｉｇｉｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｄａｔａｓｈｅｅｔ：

ＢＳＴＢＭＰ３８８ＤＳ００１０１［Ｒ］．［Ｓ．ｌ．］：ＢｏｓｃｈＳｅｎｓｏｒｔｅｃ，

２０１８．

［２３］张二国，鲁物婷，李伟，等．ＰＴＢ２１０气压传感器检定结果的

不确定度分析［Ｊ］．陕西气象，２０１５（１）：３９４０．

ＺＨＡＮＧＥＧ，ＬＵＷ Ｔ，ＬＩＷ，ｅｔａｌ．Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰＴＢ２１０ａｌｔｉｍｅｔｅｒｓｅｎｓｏｒ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＳｈａａｎｘｉＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｙ，２０１５（１）：３９４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＭＡＳＳ?Ｆ，ＢＯＵＲＫＥＡＫ，ＣＨＡＲＤＯＮＮＥＮＳＪ，ｅｔａｌ．Ｓｕｉｔａｂｉｌｉｔｙ

ｏｆｃｏｍｍｅｒｃｉａｌｂａｒｏｍｅｔｒｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｓｔｏｄｉｓｔｉｎｇｕｉｓｈｓｉｔｔｉｎｇ

ａｎｄｓｔａｎｄｉｎｇａｃｔｉｖｉｔｉｅｓｆｏｒｗｅａｒａｂｌｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ［Ｊ］．ＭｅｄｉｃａｌＥｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆Ｐｈｙｓｉｃｓ，２０１４，３６（６）：７３９７４４．

［２５］郝振海，黄圣国．高精度气压高度表的研制［Ｊ］．南京航空

航天大学学报，２００９，４１（１）：１３４１３８．

ＨＡＯＺＨ，ＨＵＡＮＧＳＧ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｂａｒｏ

ｍｅｔｒｉｃａｌｔｉｍｅｔｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，４１（１）：１３４１３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］杨晓斌．用于飞行器导航的地形匹配方法研究［Ｄ］．上海：

同济大学，２００４．

ＹＡＮＧＸＢ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｔｅｒｒａｉｎｍａｔｃｈｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ

ａｉｒｃｒａｆｔｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｓｈａｎｇｈａｉ：ＴｏｎｇｊｉＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］鲜勇，李刚．弹道导弹捷联惯性导航系统误差传播模型

［Ｊ］．兵工学报，２００９，３０（３）：３３８３４１．

ＸＩＡＮＹ，ＬＩＧ．ＲｓｅａｒｃｈｏｎＳＩＮＳｅｒｒｏｒｔｒａｎｓｆｅｒｍｏｄｅｌｏｆｂａｌｌｉｓｔｉｃ

ｍｉｓｓｉｌｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２００９，３０（３）：３３８３４１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２８］张毅，肖龙旭，王顺宏．弹道导弹弹道学［Ｍ］．长沙：国防科

技大学出版社，１９９９：２９．

ＺＨＡＮＧＹ，ＸＩＡＯＬＸ，ＷＡＮＧＳＨ．Ｍｉｓｓｉｌｅｂａｌｌｉｓｔｉｃｓ［Ｍ］．

Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，

１９９９：２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

［２９］周邦大．基于 ＳＩＮＳ／ＢＤＳ／ＣＮＳ的高超声速飞行器组合导航

研究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２０１０．

ＺＨＯＵＢＤ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅ

ｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３０］ＰＨＩＬＬＩＰＳＴＨ．Ａｃｏｍｍｏｎａｅｒｏｖｅｈｉｃｌｅ（ＣＡＶ）ｍｏｄｅｌ，ｄｅｓｃｒｉｐ

ｔｉｏｎ，ａｎｄｅｍｐｌｏｙｍｅｎｔｇｕｉｄｅ［Ｒ］．Ａｒｌｉｎｇｔｏｎ：ＳｃｈａｆｅｒＣｏｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ｆｏｒＡＦＲＬａｎｄＡＦＳＰＣ，２００３．

［３１］范娜．地形辅助导航系统的匹配算法研究［Ｄ］．哈尔滨：哈

尔滨工程大学，２００７．

ＦＡＮＮ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍａｔｃｈｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｔｅｒｒａｉｎａｉｄｅｄｎａｖｉｇａ

ｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　鲜勇　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器设

计、制导理论等。

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

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＷａｒＳｕｐｐｏｒｔ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆｔｈｅｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｇｌｉｄｉｎｇｆｌｉｇｈｔｉｓｏｖｅｒ３０ｋｍ，ｓｏｔｈｅａｔｍｏｓｐｈｅｒｅｉｓｅｘｔｒｅｍｅ
ｌｙｔｈｉｎａｎｄｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｔｅｒｒａｉｎｍａｔｃｈａｉｄｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｗｉｔｈｂａｒｏｍｅｔｒｉｃａｌｔｉｍｅｔｅｒｃａｎｎｏｔｗｏｒｋｐｒｏｐｅｒｌｙ．Ｉｎｏｒ
ｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｅｒｒａｉｎｍａｔｃｈ，ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｉｎｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｔｈｅｍａｔｃｈｉｎｇａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｔｏｔｈｅｔｅｒｒａｉｎｃｏｎｓｔａｎｔｖａｌｕｅｅｒｒｏｒ，ｔｈｅｓｃｈｅｍｅｏｆｕｓｉｎｇｉｎｅｒｔｉａｌｓｙｓｔｅｍｔｏｓｏｌｖｅａｂｓｏｌｕｔｅｈｅｉｇｈｔｉｓｄｅｍｏｎ
ｓｔｒａｔｅｄｉｎｄｅｔａｉｌ，ａｎｄｔｈｅｓｃｈｅｍｅｔｈａｔｓｉｍｐｌｉｆｉｅｓｔｈｅｓｈｏｒｔｔｉｍｅｇｌｉｄｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｏｅｑｕａｌｈｉｇｈｆｌｉｇｈｔｉｓｃｏｍ
ｐａｒｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＳＩＮＳ）ｅｒｒｏｒｍｏｄｅｌ，ｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃ
ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｓｈｏｒｔｔｉｍｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｉｎｅｒｔｉａｌｓｙｓｔｅｍｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｔｈｅｈｅｉｇｈｔｃｈａｎｎｅｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍａｎｄ
Ｌａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｗｉｔｈＣＡＶＨａｓｓｔｕｄｙ
ｏｂｊｅｃｔ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｈａｓｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｔｈｅｓｃｈｅｍｅｔｈａｔｔｈｅａｂｓｏ
ｌｕｔｅｈｅｉｇｈｔｉｓｓｏｌｖｅｄｂｙＳＩＮＳｃａｎｍｅｅｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｔｅｒｒａｉｎｍａｔｃｈａｉｄｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，
ｗｈｉｃｈｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｎｏｒｍａｌｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｂａｒｏｍｅｔｒｉｃａｌｔｉｍｅｔｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅ；ｔｅｒｒａｉｎａｉｄｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ；ｇｌｉｄｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ；ｈｅｉｇｈｔｃｈａｎｎｅｌ
ｓｔａｂｉｌｉｔｙ；ｂａｒｏｍｅｔｒｉｃａｌｔｉｍｅｔｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１００８１４：５６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．０９２７．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｙ６０３ｘｙ＠１６３．ｃｏｍ
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　基金项目：北京市科技计划项目 （Ｚ１５１１００００２１１５０２２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｉｔｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：魏彤，龙琛．基于改进遗传算法的移动机器人路径规划［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：７０３７１１．
ＷＥＩＴ，ＬＯＮＧＣ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ
ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：７０３７１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２９８

基于改进遗传算法的移动机器人路径规划

魏彤，龙琛

（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：路径规划是实现移动机器人自主导航的关键技术。针对常规路径规划算法
求解的路径长度非最短以及在前后两次规划过程中规划路径不连贯的问题，提出一种基于改

进遗传算法的帧间关联平稳路径规划方法。首先，结合随机和定向两种搜索方式生成候选路

径；然后，在常规遗传操作算子中引入插入算子和删除算子，并将规划路径的连贯性考虑进适

应度函数中来计算每条候选路径的适应度值；最后，输出适应度值最高的路径作为当前最优路

径。仿真结果表明了所提方法的正确性和可行性。实验结果表明，所提方法与 Ａ算法和常规
遗传算法相比，移动机器人行驶路径长度分别减少了 ３．０５％和 １．８５％；行驶过程中的最大偏
航角变化量分别减少了３８．０２％和３２．４３％，转角绝对值之和分别减少了 ２３．９７％和１９．９４％，
所提方法能规划出更优的路径，并显著提高移动机器人的行驶效率和平稳性。

关　键　词：路径规划；遗传算法；移动机器人；帧间关联；避障
中图分类号：ＴＰ２４２．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７０３０９

　　移动机器人的自主导航过程可以分为环境感
知、路径规划和运动控制 ３个过程。路径规划作
为其中间环节，是移动机器人实现自主导航的关

键技术
［１］
。路径规划是指在有障碍物的环境中，

按照一定的评价标准（如距离、时间、能耗等），寻

找到一条从起始点到目标点的无碰撞路径
［２］
。

现有的路径规划方法通常只关注了路径长度和单

次规划路径的平滑性，却忽视了多次规划过程中

路径连贯性对移动机器人的重要性。如果前后两

次规划过程中规划出的路径相差太远，则会使移

动机器人不自然地转向，严重时会导致移动机器

人出现较大的侧倾，存在安全隐患
［３］
。

根据对环境信息掌握的程度不同，可将移动

机器人路径规划分为 ２种类型：基于环境先验信
息的全局路径规划和基于实时传感器信息的局部

路径规划。全局路径规划通常是基于数字地图进

行的，根据周围的路网模型来选择路线
［４５］
。若

只进行全局路径规划，只需使移动机器人严格按

照规划好的路径行驶即可实现移动机器人的平稳

行驶。但移动机器人工作环境通常是动态的，并

且难以获取准确的环境信息，因此只能将路径规

划分为若干个子规划过程，即局部路径规划。局

部路径规划依靠传感器实时探测的周围环境信

息，规划出一条局部路径使移动机器人躲避障

碍物
［６］
。

按照路径生成方式的不同可以将局部路径规

划大致分为４类：基于图搜索的规划方法、基于曲
线插值的规划方法、基于随机采样的规划方法以

及基于群智能优化的规划方法。Ａ算法和 Ｄｉｊｋ
ｓｔｒａ算法是最常用的基于图搜索的路径规划方
法

［７］
。Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法通过搜索全局空间来求解最

短路径，但难以满足快速性需求。Ａ算法在 Ｄｉｊｋ

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004006&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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ｓｔｒａ算法的基础上增加了启发式函数，在得到最
短路径的同时减少了搜索空间，但 Ａ算法和 Ｄｉ
ｊｋｓｔｒａ算法都是基于栅格八邻域搜索的，因此存在
较多路径转折点，得到的路径平滑性较差，不利于

机器人的实际应用
［８９］
。基于曲线插值的规划方

法都是通过在参考路径附近进行采样，然后利用

多项式曲线或其他形式的曲线连接这些采样点，

生成多条候选路径，设置评价函数对这些候选路

径进行评价，从中选取一条代价最小的曲率连续、

无碰撞的路径
［１０１２］

。基于随机采样的快速扩展

随机树（ＲＲＴ）算法因为能快速得到一条无碰撞
的路径得到了广泛的应用，但由于 ＲＲＴ算法是随
机选择路径节点的，无法保证搜索到的路径是最

优的。在基于群智能优化的规划方法中，具有代

表性的有遗传算法、粒子群算法、蚁群算法等。遗

传算法在解决组合优化问题时表现出很高的效

率，能在合理的时间内找到最优或者次优解。文

献［１３］利用遗传算法同时对路径长度和路径的
转折角度进行优化，优化后得到的路径长度短且

平滑。但该算法只能实现全局路径平滑，无法保

证局部路径连贯。

目前，大多数路径规划方法都只考虑单次规

划路径的平滑性，没有考虑多次规划过程中路径

的连贯性，无法保证本次规划的路径与上次规划

的路径没有出现突变。虽然文献［３，６］通过最小
化当前候选路径节点与上次选择路径节点之间的

距离积分来增加路径的连贯性约束，但真正对机

器人平稳行驶产生影响的是离机器人最近的那一

段路径的曲率，并非所有路径节点间的距离。

针对常规路径规划算法求解的路径长度非最

短以及多次规划路径不连贯的问题，本文提出一种

基于改进遗传算法的帧间关联平稳路径规划方法。

首先通过预瞄确定局部目标点，然后在遗传算法的

基础上引入删除算子来删除多余的路径节点，并在

适应度函数中增加了路径连贯性约束，减小前后帧

路径的突变，从而使移动机器人平稳地行驶。

１　路径规划模型
１．１　栅格环境模型

移动机器人进行路径规划前，一般将环境信

息进行转换并分解为可处理的单元。栅格法是比

较传统的环境建模方法，因为其容易创建和维护，

得到了广泛的研究和应用。栅格图主要包括２种
状态：自由栅格和障碍栅格。

本文将检测到的障碍物投影到栅格图中进行

处理，如图１所示。

图 １　实际环境到栅格图的映射

Ｆｉｇ．１　Ｍａｐｐｉｎｇｏｆａｃｔｕａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｏｇｒｉｄｍａｐ

设栅格图的行数为 Ｍ，列数为 Ｎ，选取栅格窗
口的左下角栅格顶点作为坐标原点。则栅格坐标

和栅格序号存在如下对应关系：

ｎ＝ｙＮ＋ｘ （１）

式中：ｘ为直角坐标系下的栅格的横坐标；ｙ为直
角坐标系下的栅格的纵坐标；ｎ为栅格序号。
１．２　预瞄跟踪模型

预瞄跟踪机制是一种基于预先确定路径离散

点的跟踪方法，经常应用于汽车自动驾驶领

域
［１４１５］

。本文将预瞄跟踪机制（见图２）引入到路
径规划中来确定局部目标点，也即图 １中的栅格
终点。通过预瞄全局路径得到预瞄点与预瞄方

向，沿着预瞄方向取得预瞄线与栅格图的交点，从

而使机器人在避障的同时跟随给定路径。全局路

径通过设定 ＧＰＳ坐标来获得。图 ２中 ＸＯＹ表示
全局坐标系，ｘｌｏｙｌ表示局部坐标系，Ｐｆ为预瞄点，
Ｐｓｕｂ为局部目标点，Ｐｓ和 Ｐｇ为 ＧＰＳ设定的全局起
点和终点，Ｐｃｕｒ为 ＸＯＹ坐标系下的当前点位置，ｖ
为机器人行驶速度，Ｒ为机器人的预瞄半径，β为
预瞄方向和偏航方向的偏差角。

设全局路径方程为 ｙ′＝ｆ（ｘ′），由式（２）可以
求得预瞄点坐标（ｘ，ｙ）：

图 ２　预瞄跟踪机制

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｅｖｉｅｗｔｒａｃｋｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

４０７
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ｙ′＝ｆ（ｘ′）

（ｘ′－ｘ）２＋（ｙ′－ｙ）２ ＝Ｒ{ ２
（２）

式中：ｘ′和ｙ′为全局坐标系下的当前点坐标。由β
即可求局部目标点 Ｐｓｕｂ的坐标。
１．３　前后帧路径规划差异模型

路径的长度和平滑性仅根据某一帧收集到的

环境信息进行计算，只考虑路径的长度和平滑性

因素无法保证移动机器人平稳地行驶，若当前帧

规划的路径与上一帧规划的路径之间相差太远，

可能会导致机器人行驶稳定性的下降甚至与障碍

物发生碰撞，如图３所示。

图 ３　当前帧和上一帧的路径差异

Ｆｉｇ．３　Ｐａｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｃｕｒｒｅｎｔ

ｆｒａｍｅａｎｄｐｒｅｖｉｏｕｓｆｒａｍｅ

从图３可以看出，移动机器人上一帧规划的
路径在障碍物的右侧，而当前帧规划的路径在障

碍物的左侧，前后帧规划路径的不连贯使机器人

继续向前行驶，最后导致机器人无法避开障碍物，

图３中虚线箭头代表机器人的实际行驶方向。为
了避免当前帧规划的路径和前一帧规划的路径出

现显著差异，需要在当前帧进行路径规划时考虑

上一帧的路径信息。

２　帧间关联平稳路径规划方法

遗传算法是一种基于生物进化机制的优化算

法，通常分为生成初始种群、采用遗传算子进行遗

传操作、计算个体的适应度值、迭代求得最优个体

等步骤
［１６］
。为了减少移动机器人行驶的路径长

度，提高移动机器人行驶过程的平稳性，本文在常

规遗传算法的基础上引入删除、插入等遗传操作

算子，并且与上一帧路径规划结果进行关联。即

在当前帧进行规划时考虑上一帧的路径规划信

息，将上一帧路径规划结果作为参考来减少前后

两帧规划路径间的差异。主要思想为：比较当前

候选路径和上一帧规划路径的夹角差值，差值越

大则该条候选路径的适应度值越低，被选择的概

率越小。改进的遗传算法流程如图４所示。

图 ４　改进遗传算法流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２．１　染色体编码
本文将每条路径表示成为一条染色体，且种

群中的每个个体只有一条染色体，染色体上的基

因代表了路径中的路径节点。栅格序号与栅格坐

标相比，形式更加简单，更易于遗传算子操作，所

以本文采用栅格序号对染色体进行编码。以 Ｐ＝
［ｐ１，ｐ２，…，ｐｎ］表示为一条路径，则 ｐｉ（ｉ＝１，
２，…，ｎ）表示路径上的第 ｉ个路径节点，如图 ５所
示。图中：Ｓ为路径起点，Ｇ为路径终点。

图 ５　路径编码

Ｆｉｇ．５　Ｐａｔｈｃｏｄｉｎｇ

５０７
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２．２　种群初始化
遗传算法初始种群质量的高低对遗传算法的

求解非常重要，为了满足初始种群多样性和随机

性的要求，本文以相同概率采用定向和随机两种

搜索方式来生成候选路径，即分别采用式（３）和
式（４）来选择下一路径节点，当路径节点距离终
点较近时，停止生成路径节点，保存当前路径。若

生成的路径节点导致路径穿过障碍物，则重新选

择路径节点。

ｘｉ＋１ ＝（ｘＧ －ｘｉ）·ｒａｎｄ＋ｘｉ
ｙｉ＋１ ＝（ｙＧ －ｙｉ）·ｒａｎｄ＋ｙ

{
ｉ

（３）

ｘｉ＋１ ＝Ｎ·ｒａｎｄ

ｙｉ＋１ ＝（ｙＧ －ｙｉ）·ｒａｎｄ＋ｙ
{

ｉ

（４）

式中：（ｘｉ＋１，ｙｉ＋１）为待选路径节点 ｐｉ＋１的直角坐
标；（ｘｉ，ｙｉ）为当前路径节点 ｐｉ的直角坐标；（ｘＧ，
ｙＧ）为终点坐标；ｒａｎｄ为０～１之间的随机数。
２．３　遗传算子

遗传操作主要采用一系列的遗传算子进行

运算。由于路径是随机生成的，可能会出现路

径中相邻路径节点存在断点的情况，不利于遗

传操作。并且随机生成的路径存在较多路径冗

余点，路径长度并非最短。因此本文新增插入

算子来连接间断路径，新增删除算子来删除冗

余的路径节点。

１）选择算子。在遗传算法中，通常采用轮盘
赌算法进行选择操作，但由于其随机性会引入较

大的选择误差，导致后代中适应度大的个体出现

次数过多，使算法陷入局部最优。因此本文采用

确定式采样选择法，具体步骤如下：

步骤 １　计算个体在下一代中的期望生存
数目。

Ｎｉ＝Ｍｐｆｉ ∑
Ｍｐ

ｉ＝１

ｆｉ （５）

式中：Ｍｐ为种群中个体数目；Ｎｉ为第 ｉ个个体的
期望生存数目；ｆｉ为第 ｉ个个体的适应度值。

步骤 ２　由 Ｎｉ的整数部分确定各个体在下
一代中的生存数目。一共可确定下一代种群中的

个体数为∑
Ｍｐ

ｉ＝１
［Ｎｉ］，［Ｎｉ］表示对 Ｎｉ取整。

步骤 ３　按照 Ｎｉ的小数部分对个体进行降

序排序，顺序取前 Ｍｐ－∑
Ｍｐ

ｉ＝１
［Ｎｉ］个个体加入下一

代种群。

２）交叉算子。交叉操作选用单点交叉的方
式，本文选择在 ２条路径的相同节点处进行交叉
操作，避免交叉后出现路径不连续的情况。若有

多个相同路径节点，随机选择一处进行交叉，若没

有相同路径节点，则不进行交叉操作。

３）变异算子。在常规的遗传算法中通常采
用随机变异的方式，随机选择一个路径节点替换

原路径节点。采用随机变异的方式可能造成路径

质量差，甚至路径不可行的情况。因此本文采用

文献［１７］所提出的变异方法，在变异点的八邻域
中随机选择非障碍物点替换原有路径节点，如

图６所示。
若根据设置的变异概率对每条路径进行变异

操作。当变异概率较大时，计算量较大且容易破

坏最优解；当变异概率较小时，不易产生更优的路

径。本文在文献［１７］采用的变异方法上进行改
进，在变异点的八邻域中，选择替换后路径适应度

值最高的路径节点。若得到的路径比原路径更

优，则用变异后的路径替换原来路径，否则保持原

来路径不变。由于变异操作不会产生更差的路

径，因此本文仅针对每一代中保留的最优路径进

行变异操作，既降低了计算量，同时也能得到更优

的路径。

４）插入算子。插入算子在路径间断处利用
周围的自由栅格对其进行填补，使之成为可行的

连续路径
［１８］
。根据式（６）来判断两相邻路径点

是否间断。

Δ＝ｍａｘ｛ａｂｓ（ｘｉ＋１－ｘｉ），ａｂｓ（ｙｉ＋１－ｙｉ）｝ （６）
式中：如果 Δ＝１，则 ｐｉ和 ｐｉ＋１是连续的，否则视为
不连续的。若不连续，采用平均值法来填补间断

路径，具体计算式为

ｘ′ｉ＋１ ＝（ｘｉ＋１＋ｘｉ）／２

ｙ′ｉ＋１ ＝（ｙｉ＋１＋ｙｉ）／２

ｎｉ＝ｘ′ｉ＋１＋Ｎｙ′ｉ＋
{

１

（７）

式中：（ｘ′ｉ＋１，ｙ′ｉ＋１）为候补栅格坐标；若 ｎｉ为障碍
物栅格，则以 ｎｉ最近的栅格进行填补。

５）删除算子。
为了缩短染色体的长度和算法计算时间，本

图 ６　变异点的八邻域范围

Ｆｉｇ．６　Ｅｉｇｈｔｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄｓｏｆｍｕｔａｔｅｄｐｏｉｎｔｓ

６０７
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文新增删除算子。其主要思想是：从终点开始，依

次遍历路径节点，若当前路径节点可以与起点无

障碍连接，那么它们之间的中间节点就是冗余的，

删除这些冗余节点并重新计算新路径的适应度。

如图７所示。
６）精英保留策略
为确保每一代中的最优路径不被破坏，本文

采用了精英保留策略来保留每一代中适应度值最

高的路径。在迭代过程中，找出当前候选路径中

适应度最高的路径 ａ，将此路径的适应度值和与
迄今为止最优路径（精英）Ａ的适应度值进行比
较，若 ａ优于 Ａ，则将 ａ记为 Ａ，完成最优路径
的保存。

图 ７　删除前后路径对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｔｈｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｄｅｌｅｔｉｏｎ

２．４　适应度函数
适应度函数是评判个体优劣的一种性能指

标，将直接影响遗传算法能否找到最优解。本文

目的是使移动机器人在运动过程中平稳地避开障

碍物，到达目的地，并且行驶路径最短。因此本文

同时对路径长度、路径的连贯程度进行优化。适

应度函数设计如下：

ｆｉｔ（ｐ）＝Ｉｎｆ－ｗ１·ｆ１（ｐ）－ｗ２·ｆ２（ｐ） （８）
式中：ｆ１（ｐ）为路径长度函数；ｆ２（ｐ）为路径连贯性
函数；ｗ１、ｗ２分别为 ｆ１（ｐ）、ｆ２（ｐ）的权值；Ｉｎｆ为一
个足够大的实数。路径长度函数为

ｆ１（ｐ）＝∑
Ｌ－１

ｉ＝０
（ｘｉ＋１－ｘｉ）

２＋（ｙｉ＋１－ｙｉ）槡
２

（９）

式中：Ｌ为路径节点的数量。距离机器人越近的
路径越趋近于机器人下一时刻行驶的位置，因此

本文取栅格图中的第一段路径当作机器人即将行

驶的路径。路径连贯性函数为

ｆ２（ｐ）＝ θｋ－θｋ－１ （１０）

式中：θｋ为当前时刻移动机器人朝向与规划路径
的夹角；θｋ－１为前一时刻移动机器人朝向与规划
路径的夹角。本文将移动机器人抽象成为一个质

点，θ也可以表示为移动机器人的期望转角，即

θ＝ａｒｃｔａｎｘ１－ｘＳ
ｙ１－ｙ

( )
Ｓ

（１１）

式中：（ｘ１，ｙ１）为执行删除算子后的第 １个路径节
点；（ｘＳ，ｙＳ）为起点坐标。

３　仿真验证

本文将整个路径规划过程分成若干个子过

程，以滚动窗口的形式进行在线规划。要想最终

得到长度最短且最平滑的路径，就必须使每个滚

动窗口规划出的路径长度最短且最平滑。因此本

文首先分别对比在３种不同场景下传统 Ａ算法、
常规遗传算法（ＧＡ）和本文改进遗传算法（ＩＧＡ）
搜索出的路径长度和路径平滑程度。场景１为障
碍物形状规则且环境简单的场景，场景 ２为障碍
物形状不规则且环境复杂的场景，场景 ３为带“Ｕ
型”障碍物的场景。综合考虑算法运行速度和栅

格环境建模的准确性，将栅格图的尺寸大小定为

２５×２５格，每一栅格的边长等效于０．２ｍ的实际
场景距离。３种场景下的路径规划对比结果如
图８所示。

仿真和实验中，改进遗传算法的参数｛Ｍｐ，Ｔ，
Ｐｃ｝设置为｛１００，１００，０．８｝。Ｔ为算法迭代的次
数，Ｐｃ为交叉概率。可以看出，在 ３种不同的复

杂场景下，常规遗传算法和 Ａ算法规划出的路径
存在较多转折点和冗余点，不利于移动机器人的

运动控制，而改进遗传算法规划出的路径最为平

滑且路径长度最短，且改进遗传算法在带有“Ｕ
型”障碍物的场景下，仍然能够规划出较好的路

径，证明本文所提出的算法能够达到全局最优。

为了验证本文将改进的遗传算法应用到局部

路径规划中能够改善移动机器人行驶过程的平稳

性，并减少移动机器人行驶的路径长度，分别对比

在相同场景下移动机器人采用 Ａ算法、常规遗传
算法和改进遗传算法的局部路径规划结果。设置

移动机器人的单步步长为 ０．４ｍ，障碍物感知距
离为３ｍ。由于只有距离期望路径较近的障碍物
才会影响到移动机器人，因此本文在期望路径附

近设置多个障碍物（其他没有影响到移动机器人

行驶的障碍物未画）。

若移动机器人在行驶过程中偏航角变化的越

小，则认为行驶过程越平稳。本文以机器人行驶

过程中最大偏航角变化量及转角绝对值之和来衡

量机器人行驶的平稳程度。３种情况下的移动机
器人的转角变化曲线如图 ９所示。可以看出，使
用本文改进的遗传算法进行路径规划时，移动机

７０７
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图 ８　三种场景下的路径规划结果对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ

ｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｈｒｅｅｓｃｅｎａｒｉｏｓ

器人的最大偏航角变化量及转角绝对值之和均小

于常规遗传算法和 Ａ算法。移动机器人的行驶
轨迹对比结果如图１０和图１１所示。仿真结果如
表１所示。

从仿真结果来看：机器人使用传统 Ａ算法
和常规遗传算法进行路径规划时，行驶轨迹均

出现不连续的情况，而使用本文所改进的遗传

算法进行路径规划时，机器人行驶过程比较平

稳，相对于常规遗传算法和 Ａ算法有较大的
改善。

图 ９　移动机器人转角变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｔｕｒｎｉｎｇａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅ

图 １０　改进遗传算法和 Ａ算法路径规划结果对比

Ｆｉｇ．１０　Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄＡ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 １１　改进遗传算法和常规遗传算法路径规划结果对比

Ｆｉｇ．１１　Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｉｍｐｒｏｖｅｄ

ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

表 １　路径规划仿真结果比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

算法
路径

长度／ｍ
最大偏航角

变化量／（°）
转角绝对值

之和／（°）

Ａ １５．４ ２８．８ ３８５．０
ＧＡ １５．２ ２５．０ ２５０．８
ＩＧＡ １５．２ １０．９ １３５．８

８０７
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　第 ４期 魏彤，等：基于改进遗传算法的移动机器人路径规划

４　实验验证

该实验的目标是为了验证本文所提出的路径

规划方法能够使移动机器人平稳行驶并且避免行

驶多余的路径，本文在 Ｊａｕｇａｒ４×４轮式移动机器
人平台上进行实验，如图１２所示。

Ｊａｕｇａｒ４×４轮式移动机器人装载了双目摄像
头、ＧＰＳ和 ＩＭＵ等传感器。通过双目摄像头获取
周围环境信息，其最大探测距离为 ３ｍ，根据 ＶＳ
ＬＡＭ／ＧＰＳ／ＩＭＵ组合定位得到当前机器人的位置
和姿态信息来进行路径规划，其定位误差小于

０．２ｍ。上位机根据路径规划结果发送指令控制
机器人进行避障以及跟踪期望路径。

本文在完全相同的场景下进行路径规划对比

实验，分别测试移动机器人在使用 Ａ算法、常规
遗传算法和改进遗传算法进行路径规划时的行驶

路径长度和平稳程度。移动机器人采用改进遗传

算法、Ａ算法和常规遗传算法进行路径规划的转
角变化对比结果如图１３所示，行驶轨迹对比结果
如图１４和图１５所示。实验数据如表２所示。

从实验结果来看，在用传统Ａ算法进行规划

图 １２　Ｊａｕｇａｒ４×４轮式移动机器人

Ｆｉｇ．１２　Ｊａｕｇａｒ４×４ｗｈｅｅｌｅｄｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ

图 １３　移动机器人实际行驶过程中转角变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｕｒｎｉｎｇａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅｉｎａｃｔｕａｌ

ｄｒｉｖｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ

图 １４　改进遗传算法和 Ａ算法移动机器人行驶轨迹对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｂｅｔｗｅｅｎ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄＡ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 １５　改进遗传算法和常规遗传算法

移动机器人行驶轨迹对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｂｅｔｗｅｅｎ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌ

ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

表 ２　路径规划实验结果比较
Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

算法
路径

长度／ｍ
最大偏航角

变化量／（°）
转角绝对值

之和／（°）

Ａ １６．４ １２．１ ２０６．５

ＧＡ １６．２ １１．１ １９６．１

ＩＧＡ １５．９ ７．５ １５７．０

时，机器人的实际行驶轨迹长度为 １６．４ｍ，行驶
过程中最大偏航角的变化量为 １２．１°，转角绝对
值之和为 ２０６．５°；使用常规遗传算法进行规划
时，机器人的实际行驶轨迹为 １６．２ｍ，行驶过程
中最大偏航角变化量为 １１．１°，转角绝对值之和
为１９６．１°；而使用本文所改进的遗传算法进行规
划时，机器人的实际行驶轨迹为 １５．９ｍ，行驶过
程中最大偏航角变化量为 ７．５°，转角绝对值之和
为１５７．０°。实验结果表明，在使用本文改进的遗
传算法进行路径规划时，机器人行驶轨迹长度小

９０７
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于 Ａ算法和常规遗传算法；行驶过程中的最大偏
航角变化量和转角绝对值之和相对于常规遗传算

法和 Ａ算法均有所改善。

５　结　论

１）本文在遗传算法的基础上做出改进，新增
删除算子剔除掉栅格图中冗余的路径点，解决了

常规路径规划算法在栅格图中求解的路径长度非

最短及转折点较多的问题，并且在适应度函数中

考虑了前后两次规划过程路径的连贯性，解决了

机器人行驶过程中多次规划出现路径不连贯的

问题。

２）使用本文改进遗传算法进行路径规划，移
动机器人的实际行驶轨迹长度、行驶过程中的最

大偏航角变化量及转角绝对值之和均小于常规遗

传算法，显著提高了移动机器人行驶的效率和平

稳性。
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ＸＩＮＹ，ＬＩＡＮＧＨＷ，ＤＵＭＢ，ｅｔａｌ．ＡｎｉｍｐｒｏｖｅｄＡ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｆｏｒｓｅａｒｃｈｉｎｇｉｎｆｉｎｉｔｅｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄ［Ｊ］Ｒｏｂｏｔ，２０１４，３６（５）：

６２７６３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ＸＵＷＤ，ＷＥＩＪＱ，ＤＯＬＡＮＪＭ，ｅｔａｌ．Ａｒｅａｌｔｉｍｅｍｏｔｉｏｎｐｌａｎ

ｎｅｒｗｉｔｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｃ］∥

ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：２０６１２０６７．

［１１］ＧＵＴＹ，ＳＮＩＤＥＲ Ｊ，ＤＯＬＡＮ ＪＭ，ｅｔａｌ．Ｆｏｃｕｓｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｏｎｒｏａｄｄｒｉｖｉｎｇ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＳｙｍｐｏｓｉ

ｕｍｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＶｅｈｉｃｌｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：

５４７５５２．

［１２］ＬＩＸＨ，ＳＵＮＺＰ，ＬＩＵＤＸ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｂｉｎｉｎｇｌｏｃａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｐｌａｎｎｉｎｇａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｇｒｏｕｎｄｖｅｈｉｃｌｅｓ

ｎａｖｉｇａｔｉｎｇａｌｏｎｇａｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐａｔｈ［Ｃ］∥ ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，

ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：７２５７３１．

［１３］ＷＵＭＨ，ＣＨＥＮＥＫ，ＳＨＩＱＱ，ｅｔａｌ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｍｏｂｉｌｅ

ｒｏｂｏｔｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥２０１７Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＣｏｎｇｒｅｓｓ（ＣＡＣ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２０１７：６６９６６７００．

［１４］ＧＯＮＧＺＨ，ＳＨＡＮＹＸ，ＤＥＮＧＹＱ，ｅｔａｌ．Ｂａｌａｎｃｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ

ｄｅｓｉｇｎｆｏｒｔｈｅｆｕｓｉｏｎｏｆｐｕｒｅｐｕｒｓｕｉｔａｎｄＰＩｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

［Ｃ］∥２０１８ＣｈｉｎｅｓｅＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＣｏｎｇｒｅｓｓ（ＣＡＣ）．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１８：３１４９３１５２．

［１５］ＬＩＵＲ，ＤＵＡＮＪ．Ａｐａｔｈｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｖｅｈｉｃｌｅ

ｂｙｐｒｅｖｉｅｗｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ３２ｎｄＣｈｉｎｅｓｅ

ＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：５６３０

５６３５．

［１６］ＬＡＭＩＮＩＣ，ＢＥＮＨＬＩＭＡ Ｓ，ＥＬＢＥＫＲＩＡ．Ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｂａｓｅｄａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ［Ｊ］．

ＰｒｏｃｅｄｉａＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０１８，１２７：１８０１８９．

［１７］ＬＩＱ，ＺＨＡＮＧＷ，ＹＩＮＹＸ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｏｆｏｐｔｉｍｕｍｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｓ［Ｃ］∥Ｉｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓＤｅｓｉｇｎ＆ Ａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：６３７６４２．

［１８］ＳＵＪ，ＬＩＪ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｓｂａｓｅｄｏｎｇｅｎｅｔｉｃａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ９ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＮａｔｕｒａｌＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２０１４：

７２３７２７．

　作者简介：

　魏彤　男，博士，副教授。主要研究方向：计算机视觉、自动控

制等。

龙琛　男，硕士研究生。主要研究方向：路径规划与控制。
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　第 ４期 魏彤，等：基于改进遗传算法的移动机器人路径规划

Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ＷＥＩＴｏｎｇ，ＬＯＮＧＣｈｅｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｉｓｔｈｅｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｔｏｒｅａｌｉｚｅａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｎａｖｉｇａｔｉｏｎｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｓ．Ｆｏｒｔｈｅ
ｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｔｈｅｐａｔｈｌｅｎｇｔｈｉｓｎｏｔｔｈｅｓｈｏｒｔｅｓｔａｎｄｔｈｅｐａｔｈｉｓｎｏｔｃｏｈｅｒｅｎｔｉｎｔｈｅｔｗｏｐｌａｎｃｙｃｌｅｓｗｉｔｈｃｏｎｖｅｎ
ｔｉｏｎａｌｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄ，ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｆｏｒｉｎｔｅｒｆｒａｍｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｍｏｏｔｈｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄ
ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｃａｎｄｉｄａｔｅｐａｔｈｓｗｅｒｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｒａｎｄｏｍａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
ａｌｓｅａｒｃｈｍｅｔｈｏｄｓ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｉｎｓｅｒｔｉｏｎｏｐｅｒａｔｏｒａｎｄｄｅｌｅｔｉｏｎｏｐｅｒａｔｏｒｗｅｒｅａｄｄｅｄｔｏｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｇｅｎｅｔｉｃｏｐｅｒ
ａｔｏｒｓ，ａｎｄｔｈｅｐａｔｈｃｏｈｅｒｅｎｃｅｏｆｔｗｏｐｌａｎｃｙｃｌｅｓｗａｓｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｉｎｔｈｅｆｉｔｎｅｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｆｉｔｎｅｓｓ
ｖａｌｕｅｏｆｅａｃｈｃａｎｄｉｄａｔｅｐａｔｈ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｐａｔｈｗｉｔｈｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔｆｉｔｎｅｓｓｖａｌｕｅｗａｓｏｕｔｐｕｔａｓｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｏｐｔｉｍａｌ
ｐａｔｈ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｃｏｒｒｅｃｔａｎｄｆｅａｓｉｂｌｅ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈＡ ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｐａｔｈｌｅｎｇｔｈｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｉｓｒｅ
ｄｕｃｅｄｂｙ３．０５％ ａｎｄ１．８５％，ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｙａｗａｎｇｌｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ３８．０２％ ａｎｄ３２．４３％，ａｎｄ
ｔｈｅｓｕｍｏｆａｂｓｏｌｕｔｅｖａｌｕｅｏｆｔｕｒｎｉｎｇａｎｇｌｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ２３．９７％ ａｎｄ１９．９４％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙｄｕｒｉｎｇｔｈｅｍｏｖｅ
ｍｅｎｔｏｆｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ．Ｉｔｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｒｅｓｕｌｔｉｎｇｐａｔｈｏｆｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｍｏｒｅｏｐｔｉｍａｌ，ｗｈｉｃｈｏｂｓｅｒｖａｂｌｙｉｍ
ｐｒｏｖｅｓｔｈｅｍｏｖｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｓｔａｔｉｏｎａｒｉｔｙｏｆｔｈｅｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ；ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ；ｉｎｔｅｒｆｒａｍｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ；ｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８２７０９：３６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８２７．０９１６．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＢｅｉｊｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｌａｎＰｒｏｊｅｃｔ（Ｚ１５１１００００２１１５０２２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｉｔｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１７；录用日期：２０１９０９２２；网络出版时间：２０１９１０２８１１：４０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０２８．０９３３．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：北京市社会科学基金 （１８ＹＴＣ０３０）；北京市属高校高水平教师队伍建设支持计划青年拔尖人才培育计划项目

（ＣＩＴ＆ＴＣＤ２０１７０４０６１）；中国科学院先导 Ａ项目 （ＸＤＡ１９０００８００）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：５４３１５２６６＠ｑｑ．ｃｏｍ

　引用格式：谭剑，王圣华，郭长顺．面向Ｗｅｂ科学可视化的临近空间数据视频化方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：
７１２７２３．ＴＡＮＪ，ＷＡＮＧＳＨ，ＧＵＯＣＳ．ＶｉｄｅｏｆｏｒｍａｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａｆｏｒＷｅｂｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：７１２７２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３００

面向 Ｗｅｂ科学可视化的临近空间数据视频化方法
谭剑１，２，王圣华３，，郭长顺２

（１．北京邮电大学 网络系统与网络文化北京市重点实验室，北京 １０００１２；

２．中国科学院遥感与数字地球研究所，北京 １０００９４；　３．北京信息科技大学，北京 １０００９０）

　　摘　　　要：临近空间在科学、经济和军事等领域具有重要价值，高效便捷地进行临近空
间数据 Ｗｅｂ科学可视化和信息提取是临近空间数据应用不断深入和扩展的必然需求，但是，
已有的临近空间数据类型繁杂和数据量巨大，成为 Ｗｅｂ传输和实时可视化的关键瓶颈。从数
据组织方法角度展开了研究，根据临近空间数据的特点，结合视频压缩原理，提出了将临近空

间数据进行分解、插值和色彩空间变换处理形成图像后，选取适宜视频压缩编码方法将图像编

码为视频。实验结果表明：所提方法可以实现临近空间数据在 Ｗｅｂ环境下的高效组织，在保
障可视化质量的前提下通过降低数据网络传输量实现了临近空间数据的实时可视化需求。研

究结果可以直接解决临近空间数据 Ｗｅｂ实时可视化问题，将为临近空间科学研究和知识发现
提供可视化理论和技术支持，并为类似海量数据 Ｗｅｂ科学可视化提供方法借鉴。

关　键　词：Ｗｅｂ科学可视化；临近空间数据；组织方法；视频压缩；流传输；粒子映射
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７１２１２

　　临近空间是指海拔高度在 ２０～１００ｋｍ的空
间，处于航空与航天的结合部，具有独特的优势和

战略价值，有近空间、亚轨道、空天过渡区等别称，

包括了平流层、中间层和电离层的部分区域
［１２］
。

临近空间数据的主要元素包括温度、密度、风场、

压力、臭氧含量、电子密度、钠离子密度、流星通量

和气辉辐射等
［３］
。临近空间是临近空间飞行器

的飞行区以及各种航天器的通过区，作为从天空

到太空的过渡区域，在科学、经济和军事等领域都

具有重要的价值
［４６］
。

一方面，通过遥感探测和模式模拟等方式已

经获取了多源、多维、海量的临近空间数据，如电

离层电子密度、大气风场和大气温度等。这些海

量的多学科数据资源存在着隐藏的丰富的价值信

息，蕴含了尚未发现的科学知识
［７］
。另一方面，

科学计算可视化是将科学计算或观测结果的抽象

数据转换为图形与图像在屏幕上进行显示并进行

交互处理的理论、方法和技术，它被认为是研究复

杂、大规模以及多维数据的有效工具
［８９］
。传统

的 Ｗｅｂ科学可视化方法将临近空间数据通常表
示为数值数据表格或者二维图像，不足以形象直

观地表现出临近空间数据的时空分布和变化特

征，导致人们从这些结果中获取和感知大量时空

信息的能力相对较弱。在这种情况下，需要使用

三维图像等视觉产品中表示信息的方法来帮助研

究人员理解信息，从而更好地进行科学研究
［１０］
。

随着 ＨＴＭＬ５和 ＷｅｂＧＬ技术的出现，以及一
些基础数字地球平台的 Ｗｅｂ化，使得将临近空间

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004007&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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数据通过一定的方式集成到 Ｗｅｂ数字地球平台
中提供高效高质和方便统一的科学可视化已成为

可能。此外，基于 Ｗｅｂ的数字地球平台与临近空
间数据圈层体系一致，具有使用方便，可视化效果

好等优点，在 Ｗｅｂ数字地球平台上进行临近空间
数据的可视化便于科研工作者和公众通过网络及

时访问和浏览形象的可视化成果，这在一定程度

上能够促进临近空间科学规律的发现和科学知识

的广泛传播。

但是，已有的临近空间数据类型繁杂和数据

量巨大，成为 Ｗｅｂ传输和实时可视化的关键瓶
颈。本文正是以临近空间数据 Ｗｅｂ科学可视化
为目标，以开源 Ｗｅｂ数字地球引擎 Ｃｅｓｉｕｍ为平
台，利用最新的 ＨＴＭＬ５和 ＷｅｂＧＬ技术，根据临近
空间数据的信息表达原理和结构化特点，研究利

用数据编码压缩中的视频压缩编码的方式对数据

进行组织。并通过这一新的数据组织方式实验实

现了典型临近空间标量场数据和矢量场数据的时

空多维动态可视化。

１　临近空间数据属性与 Ｗｅｂ科学
可视化需求分析

　　临近空间数据是临近空间科学的产物，这类
数据通常包含多种属性，主要包括：数据类型、数

据来源、数据网格类型、数据格式及数据量等。

１．１　数据类型
数据类型是对领域数据的一种划分方式，在

临近空间中根据数据所表达的空间特征可以将数

据类型划分为标量场数据和矢量场数据。

标量数据是指可以用一个不依赖于坐标系的

数字表征其性质的量，例如温度、密度等，该类数

据只有大小没有方向
［１１］
。

矢量数据是指需要用不依赖于坐标系的数字

及方向表征其性质的量，例如速度、涡度等，该类

数据不仅有大小而且具有方向特征。

张量是以矢量为基础扩展得到，其中 ｍ阶张
量由３ｍ个标量组合而成，每个标量中有 ｎ个元
素，因此二阶张量可以用一个 ３×３的矩阵 Ｘｉｊ来
表示。

Ｘｉｊ＝

ｘ１１ ｘ１２ ｘ１３
ｘ２１ ｘ２２ ｘ２３
ｘ３１ ｘ３２ ｘ











３３

当 ｍ＝０时，张量是一个标量；当 ｎ＝１时，张
量是一个矢量。或者可以认为，张量是标量或者

矢量的组合。

按照标量数据和矢量数据的定义，临近空间

数据中的大气温度、电离层电子密度等是标量场

数据，其只有大小没有方向特征；临近空间数据中

的大气风场是矢量场数据，其不仅有大小，而且具

有经向风和纬向风等方向特征。显然不同类型临

近空间数据的科学可视化形式不同，本文将在后

续研究中进行深入探讨。

１．２　数据来源
临近空间数据主要来源于原位、遥感探测和

大气模式模拟。

遥感探测分为地基遥感探测、空基探测和卫

星遥感探测。地基遥感探测主要利用雷达系统进

行探测，该方法可以探测临近空间大气风场（纬

向风和经向风）、大气温度和电离层电子密度等

数据。空基探测主要利用火箭、探空气球等进行

探测，其可以获取不同高度以及不同时间的临近

空间大气温度和大气风场（纬向风和经向风）等

数据。卫星遥感探测主要是利用卫星进行探测，

其能够提供全球范围或者近于全球范围内的临近

空间大气温度、大气风场（纬向风和经向风）和电

离层电子密度等数据
［２，１２］

。

除遥感探测以外，模式模拟也是临近空间数

据获取的主要来源。目前被广泛使用的大气模式

主要有标准大气模式、参考大气模式和数值模式

３类，这些大气模式可以提供不同条件下的大气
温度、大气风场和电子密度等数据

［３，１３］
。不同来

源的临近空间数据，理论上只要它们代表相同的

临近空间信息，在 Ｗｅｂ科学可视化方面的需求就
是一致的。

１．３　数据网格类型
原始的临近空间探测数据由于采样方式、设

备误差和采样环境动态变化等原因，几乎不可能

保持均匀的空间和时间采样。在实际使用中，研

究者通常根据原始探测数据、误差校正方法和临

近空间各类型数据模式融合生产不同数据网格上

的产品数据，这也是本文后续数据处理的主要数

据源（仍有少部分原始数据）。

在临近空间数据中，不同的数据网格类型就

会产生不同的数据结构，其在可视化中起到了关

键的作用。通过遥感探测和大气模式得到的临近

空间数据通常都是离散的，因此要进行临近空间

数据的可视化需要着重研究数据网格是如何构

造的。

根据数据之间的连接关系，可以将临近空间

中的离散数据分为３类。第１类是结构化网格数
据，该类数据在逻辑上能够组织成三维数组。第

３１７
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２类是非结构化网格数据，该类数据拓扑结构复
杂，在逻辑上无规则可循

［１４］
。第 ３类是混合网格

数据，该类数据是通过对结构化网格数据以及非

结构化网格数据组合得到。一般在实际应用中用

到的临近空间数据大多为结构化网格数据，该类

数据主要包括以下几种类型：

１）均匀网格结构化数据。如图 １（ａ）所示，
该类数据可以由 ３维矩阵表示，在 ｘ、ｙ、ｚ三个方
向上每个网格单元的长度相等。

２）规则网格结构化数据。如图 １（ｂ）所示，
该类数据是由长方体的体元构成，不同行、不同列

的六面体长宽高可能不相同，但在同一坐标轴方

向上长度是相同的。

３）矩形网格结构化数据。如图 １（ｃ）所示，
该类数据中的每个体元都是规则的长方体，在 ｘ、
ｙ、ｚ三个方向上网格点间距可以相等也可以不
相等。

４）不规则网格结构化数据。如图 １（ｄ）所
示，该类数据虽然也能够用三维数组来表示，但其

在空间位置的分布上没有任何规律。

规则数据场是由均匀网格或规则网格构成的

结构化数据。经过插值处理后的临近空间大气温

度、电离电子总量、大气风场等数据是规则网格结

构化数据，这些数据都为规则数据场。

显然，网格空间结构的密度决定了 Ｗｅｂ科学
可视化的质量和数据传输要求，网格空间结构的

规则情况决定了 Ｗｅｂ科学可视化插值显示的难
度，也影响数据传输要求。

图 １　不同类型的结构化网格

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｙｐｅｓｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｇｒｉｄｓ

１．４　数据格式和数据量
数据格式是对临近空间数据结构的封装，一

方面由于临近空间长时序数据量非常大，另一方

面也由于临近空间各种类数据的空间特征和网格

结构均有不同，数据格式的基本要求包括可定制

元数据和数据压缩。常见的临近空间数据格式包

括 ＮｅｔＣＤＦ、ＤＡＴ和 ＨＤＦ等，最典型的两种临近空
间数据载体格式 ＮｅｔＣＤＦ、ＤＡＴ的文件的数据特征
如下所示。

１）ＮｅｔＣＤＦ格式文件
ＮｅｔＣＤＦ是一种网络通用数据格式，最初是用

来在空间与地球科学团体中存储与交换数据。由

于其具有灵活性，能够传输海量的面向阵列的数

据，因此其被广泛用来存储大气科学及海洋等领域

的数据，例如温度、风速、电离层电子密度和压力等。

ＮｅｔＣＤＦ数据的特点主要包括以下几个方面［１５］
：

① 自描述性。ＮｅｔＣＤＦ格式文件包含自身的
描述信息，如数据获取的时间。

② 高可用性。能够高效的对 ＮｅｔＣＤＦ数据进
行访问，可以直接对需要的数据进行读取，而不必

读取整个数据集。

③ 平台无关性。ＮｅｔＣＤＦ格式文件可以在不
同网络平台间进行传输和共享。可以利用多种语

言对 ＮｅｔＣＤＦ格式文件进行读取，例如 ＭＡＴＬＡＢ、
Ｊａｖａ、Ｆｏｒｔｒａｎ、ＩＤＬ等。

ＮｅｔＣＤＦ格式文件中的数据以数组形式存储。
例如：可以用一维数组来存储某个位置处随时间

变化的临近空间大气温度，用二维数组来存储某

个区域内在某个时刻的临近空间大气温度，用一

系列二维数据来存储三维（３Ｄ）数据（如某个区域
内随时间变化的临近空间大气温度）或四维（４Ｄ）
数据（如某个区域范围内随时间和高度变化的临近

空间大气温度）。图２形象地表示出了 ＮｅｔＣＤＦ格
式文件如何以二维数组来实现对４Ｄ数据的储存。

ＮｅｔＣＤＦ格式文件主要由维度（ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ）、
变量（ｖａｒｉａｂｌｅｓ）和属性（ａｔｔｒｉｂｕｔｅｓ）三部分组成，
各个组成部分的特点主要为：

① 维度。用来确定 ＮｅｔＣＤＦ格式文件的变量
维度信息，如经度、纬度、高度等。

② 变量。表示相同类型的多维数组，变量可
以为温度、电子密度、风速等。

③ 属性。用来对变量或 ＮｅｔＣＤＦ格式文件进
行描述的信息，如变量的单位等。

２）ＤＡＴ格式文件
ＤＡＴ不是一种标准文件格式，没有标准化的

数据属性结构信息，通常采用 ＡＳＣＩＩ或二进制编
码格式。在读取该文件中的数据信息时，需要事

先对文件中的内容及数据特点有充分的了解。而

在临近空间数据存储中，一般作为 ＮｅｔＣＤＦ格式
的补充格式进行存储，其数据结构符合原始

ＮｅｔＣＤＦ的定义。

４１７
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图 ２　四维数据（某个区域内随时间和高度变化的数据）

Ｆｉｇ．２　Ｆｏｕｒｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄａｔａ（ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄａｔａｗｉｔｈｔｉｍｅａｎｄｈｅｉｇｈｔｗｉｔｈｉｎａｎａｒｅａ）

３）数据量分析
以典型的临近空间大气温度数据为例，其常

见数据格式为 ＮｅｔＣＤＦ，因此大气温度数据集的总
数据量随三维空间网格边长和时间分辨率的变化

可以由图３表示。

图 ３　大气温度数据量随三维空间网格边长及

时间分辨率变化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄａｔａ

ａｍｏｕｎｔｗｉｔｈｌｅｎｇｔｈｏｆｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｐａｃｅ

ｇｒｉｄａｎｄｔｉｍｅｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

１．５　临近空间数据 Ｗｅｂ科学可视化的数据组织
需求

　　总体来说，临近空间数据的数据量与空间网
格密度和时间分辨率有直接关系，尤其对于三维

采样或模式计算来说，随着采样密度的增加（采

样网格边长的减小），数据量会呈几何级数增加，

而且对更高时间分辨率临近空间数据的需求，比

如由年周期变为日周期甚至小时周期，数据量也

会呈几十甚至上百倍的增加，如图 ３所示。而不
断提高临近空间数据时空分辨率也是中国航空航

天事业蓬勃发展的现实需求。

通过以上对临近空间数据特点的分析可以看

出，现有的临近空间数据，一方面具有数据量大、

数据异构的特点；另一方面，其数据存储方式只是

为了长久保持数据，而非为了进行 Ｗｅｂ科学可视
化，表现为时序数据耦合性强、数据文件大小随空

间网格密度和时间分辨率呈几何级数增长。

但是，稳定的临近空间数据 Ｗｅｂ科学可视化
直接受到网络传输速率的限制，而且在单位时间

内传输的数据，如果不能形成有效的可视化结果，

用户就无法进行实时的交互和浏览。

因此，有必要根据已有的临近空间数据结构

进行面向 Ｗｅｂ科学可视化的临近空间数据组织
方法改造或改进。

２　基于视频压缩编码的临近空间数
据组织方法

　　在网络环境中进行海量数据传输和可视化方
面，不同领域的空间数据压缩技术有很多，主要包

括基于有损压缩的 ＪＰＥＧ图像编码、基于无损压
缩的 ＰＮＧ图像编码、ＧＺｉｐ压缩编码等［１０，１６１８］

。

比较经典的是传统的视频数据，因为 Ｗｅｂ科
学可视化的需要，衍化出多种流媒体数据格式，如

ＭＰ４、ＷｅｂＭ等［１９２１］
，其核心思想是利用视频图像

时序上的前后的相关性，只增量传输时序帧之间

的差异，并且根据视频图像上大量存在的同色图

斑，将图形数据进一步压缩以实现在低带宽或不

稳定带宽环境下的高效传输和可视化。

同样的，临近空间数据反映了临近空间中的

电子密度、温度、风场等连续空间现象的时序变

化，时序数据之间具有显著相关性，数据空间网格

中存在着大量邻接雷同数据，尤其在网格密度较
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高时尤为明显。所以根据临近空间数据和传统视

频数据在原理上的相似性，采用流媒体视频压缩

编码方式进行临近空间数据的重组，将是解决临

近空间数据 Ｗｅｂ科学可视化具有潜力的方法。
因此，本文根据典型临近空间标量场数据

（临近空间大气温度、电离层电子总量等）和矢量

场数据（临近空间大气风场）的特点，研究利用视

频压缩编码的方式对数据进行组织，以实现临近

空间数据在网络环境中的高效传输。

２．１　典型临近空间数据的可视化结构
四维临近空间大气温度数据为例，本文利用

多维数据分解算法
［２２］
将大气温度数据先按照时

间维度划分为一系列空间结构相一致的三维体数

据，然后将每一时相的数据按高度分层，处理为一

系列结构相一致的二维网格数据。如图 ４所示，
每个网格点包含某个空间位置的大气温度信息。

图 ４　四维临近空间大气温度数据转换为一系列二维网格示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｏｕｒｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｎｅａｒｓｐａｃｅａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄａｔａｂｅｉｎｇ

ｃｏｎｖｅｒｔｅｄｔｏａｓｅｒｉｅｓｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｇｒｉｄｓ

２．２　临近空间数据规则化插值
由于本文中获取的少数原始临近空间数据不

是规则经纬度网格点，因此需要对这些原始数据

进行插值处理，以得到规则的网格点数据。本文

主要采用双线性插值算法对临近空间数据在经纬

度方向上进行插值处理以获得规则的网格点数

据，该 方 法 可 以 在 较 大 程 度 上 确 保 数 据 精

度
［２，５，２３２４］

。双线性插值算法的原理如图５所示。

图５中：Ａ１１、Ａ１２、Ａ２１、Ａ２２为４个已知的原始网
格点，Ｄ１、Ｄ２为中间待求网格点，Ｗ为最终要得到
的网格点。（ｘｉ，ｙｉ）、（ｘｉ，ｙｉ＋１）、（ｘｉ＋１，ｙｉ）、（ｘｉ＋１，

图 ５　双线性插值算法原理示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂｉｌｉｎｅａｒ

ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

ｙｉ＋１）分别是 Ａ１１、Ａ１２、Ａ２１、Ａ２２４个网格点的坐标信
息，ｆ（Ａ１１）、ｆ（Ａ１２）、ｆ（Ａ２１）、ｆ（Ａ２２）分别是 Ａ１１、Ａ１２、
Ａ２１、Ａ２２４个网格点的属性值，ｆ（Ｄ１）和 ｆ（Ｄ２）分别
是由单线性插值得到的 Ｄ１和 Ｄ２网格点的属性
值，ｆ（Ｗ）为Ｗ网格点的属性值。双线性插值算法
分为３步：

１）求得 Ｄ１点的属性值。

ｆ（Ｄ１）＝
ｆ（Ａ２１）·（ｘ－ｘｉ）＋ｆ（Ａ１１）·（ｘｉ＋１－ｘ）

ｘｉ＋１－ｘｉ
２）求得 Ｄ２点的属性值。

ｆ（Ｄ２）＝
ｆ（Ａ２２）·（ｘ－ｘｉ）＋ｆ（Ａ１２）·（ｘｉ＋１－ｘ）

ｘｉ＋１－ｘｉ
３）求得 Ｗ点的属性值。

ｆ（Ｗ）＝
ｆ（Ｄ２）·（ｙ－ｙｉ）＋ｆ（Ｄ１）·（ｙｉ＋１－ｙ）

ｙｉ＋１－ｙｉ
下面以临近空间大气温度、电离层电子总量

等典型临近空间标量场数据以及临近空间大气风

场典型矢量场数据为例对插值后的数据特点进行

简要说明。

如图６所示，插值处理后临近空间时序大气
温度数据特点为

１）具有经度、纬度、高度、时间四维特征。
２）在高度方向上，数据是按照等距离间隔垂

直分层的。
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３）经纬度方向上，不同高度层上的网格点数
据是规则的二维网格数据，即经度方向的间隔和

纬度方向的间隔均相等。

４）数据属性值为临近空间大气温度值。
如图７所示，插值处理后临近空间时序二维

电离层电子总量数据的特点为

１）具有经度、纬度、时间三维特征。
２）经纬度方向上，网格点数据是规则的二维

网格数据，即经度方向的间隔和纬度方向的间隔

均相等。

３）数据属性值为临近空间电离层电子
总量。

如图８所示，插值处理后临近空间时序三维
大气风场数据特点为

图 ６　临近空间时序大气温度数据特点示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｅｍｐｏｒａｒｙｄａｔａｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｎｎｅａｒｓｐａｃｅ

图 ７　临近空间时序电离层电子总量数据特点示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｅｍｐｏｒａｒｙｄａｔａｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｉｏｎｉｚａｔｉｏｎｌａｙｅｒｅｌｅｃｔｒｏｎｔｏｔａｌａｍｏｕｎｔｉｎｎｅａｒｓｐａｃｅ

　　１）具有经度、纬度、高度、时间四维特征。
２）在高度方向上，大气风场数据是按照等距

离间隔垂直分层的。

３）经纬度方向上，不同高度层上的风场网格
点数据是规则的二维网格数据，即经度方向的间

隔和纬度方向的间隔均相等。

４）风场速度矢量包括经向风（ｕ）和纬向风
（ｖ）两个分量。
２．３　临近空间 Ｗｅｂ科学可视化色彩空间变换

以临近空间大气温度数据为例，当原始大气

温度数据被处理为规则二维网格数据后，需要将

数据从标量空间转换到 ＲＧＢ空间，以便后期将数
据编码为视频。本文针对每一高度层中的网格，

取每个网格４个顶点数据的平均值作为该网格的
大气温度值。然后，将每个网格的大气温度值通

过式（１）归一化到［０，１］之间，以便于转换到 ＲＧＢ
色彩空间：

Ｄ（ｉ，ｊ） ＝（ＧＥ（ｉ，ｊ） －ＧＥｍｉｎ）／（ＧＥｍａｘ－ＧＥｍｉｎ） （１）
式中：ＧＥ（ｉ，ｊ）为每个网格所代表的大气温度值；
ＧＥｍａｘ和ＧＥｍｉｎ分别为整个大气温度数据集的最大
值和最小值；Ｄ（ｉ，ｊ）为原始标量值。

将原始标量值 Ｄ（ｉ，ｊ）乘以 ２５５后赋予 ＲＧＢ色
彩空间的 Ｒ色彩分量，Ｇ色彩分量和 Ｂ色彩分量
都赋予 ０，因此转换后的 ＲＧＢ色彩分量可以用
式（２）表示：
（Ｒ，Ｇ，Ｂ）＝（Ｄ（ｉ，ｊ） ×２５５，０，０） （２）

借助 ＭＡＴＬＡＢ软件，设计程序将不同高度层
的 Ｒ、Ｇ、Ｂ色彩分量合成为 ＲＧＢ图像。图 ９为色
彩分量合成后不同高度层的 ＲＧＢ图像。

最后，将同一时相、不同高度层的 ＲＧＢ图像
合成为一张代表该时相临近空间大气温度数据的

多层图像，如图１０所示。

图 ８　临近空间时序大气风场数据特点示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｅｍｐｏｒａｒｙｄａｔａｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｎｎｅａｒｓｐａｃｅ
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图 ９　代表不同高度层临近空间大气温度的 ＲＧＢ图像

Ｆｉｇ．９　ＲＧＢｉｍａｇｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔｉｎｇａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆ

ｎｅａｒｓｐａｃｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｌｅｖｅｌｓ

图 １０　代表某时相临近空间大气温度的多层 ＲＧＢ图像

Ｆｉｇ．１０　ＭｕｌｔｉｌａｙｅｒＲＧＢｉｍａｇｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔｉｎｇａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｉｎａｃｅｒｔａｉｎｔｉｍｅｐｈａｓｅ

２．４　基于视频编码的临近空间数据压缩
当不同时相的临近空间大气温度原始数据被

处理为 ＲＧＢ图像后，利用视频编码方法将一系列
ＲＧＢ图像压缩为视频数据以实现数据在网络环
境中的高效传输和多时相可视化。视频文件的编

解码时间和视频质量受到多种因素的影响，其中，

最大的影响因素是视频编解码器和色度子采样模

型
［２５］
。目前在 Ｗｅｂ环境下应用比较广泛的视频

编解码器主要有 Ｈ．２６４、ＶＰ８、ＶＰ９等［２１］
。在相同

的参数设置下，与 Ｈ．２６４编解码器相比，ＶＰ８提
供更快的解码速度，但它编码得到的视频质量略

低于 Ｈ．２６４；ＶＰ９与 Ｈ．２６４编解码器编码得到的
视频质量相当，也具有相似的解码速度，但 ＶＰ９
编解码器可以支持更多的色度子采样模型

［２２］
。

不同编解码器的性能比较如表１所示。
在视频编码过程中，还应选择色度子采样模

型，将在 ＲＧＢ色彩空间中编码的大气温度数据转
换到由亮度（Ｙ）和色度（ＵＶ）组成的ＹＵＶ色彩空

表 １　不同视频编解码器性能比较

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｉｄｅｏｃｏｄｅｃｓ

视频编解码器 解码速度 编码质量 是否支持 ＹＵＶ４：４：４

Ｈ．２６４ 良 优 否

ＶＰ８ 优 良 否

ＶＰ９ 良 优 是

间。在 ＹＵＶ模型中，全分辨率 ＹＵＶ４：４：４色度子
采样模型相比其他 ＹＵＶ模型（如 ＹＵＶ４：２：０和
ＹＵＶ４：２：２）等保存了更多的数据信息，使用该模
型能得到更好的视频质量，如表２所示。

因此，综合考虑视频质量和解码效率两方面，

本文选择的视频编解码器为 ＶＰ９，色度子采样模
型为 ＹＵＶ４：４：４。

表 ２　不同色度子采样模型信息保存量比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｔｏｒａｇｅａｍｏｕｎｔｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｌｏｒｓｕｂｓａｍｐｌｉｎｇｍｏｄｅｌｓ

色度子采样模型 保存信息量

ＹＵＶ４：２：０ 少

ＹＵＶ４：２：２ 中

ＹＵＶ４：４：４ 多

３　实验条件与数据基础

１）硬件环境：处理器 ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ７６７００ＨＱ，内
存１６ＧＢ，硬盘 ５００ＧＢ，显卡 ＮｖｉｄｉａＧｅＦｏｒｃｅＧＴＸ
９６０Ｍ，显存４ＧＢ。

２）软件环境：Ｗｉｎ１０６４位操作系统，数字地
球引擎 Ｃｅｓｉｕｍ，ＨＴＭＬ、ＣＳＳ、ＪａｖａＳｃｒｉｐｔ、ＧＬＳＬ等编
程语言，开发环境 Ｓｕｂｌｉｍｅ。测试所用客户端为
ＧｏｏｇｌｅＣｈｒｏｍｅ（７２．０．３６８２．８６）浏览器。用于视
频编码的程序为 ＦＦｍｐｅｇ，其包含用于 ＶＰ９视频
编码的库 ｌｉｂｖｐｘｖｐ９。

３）数据基础
本文中用到的临近空间数据是由中国科学院

国家空间科学中心提供，该数据是由遥感探测数

据和大气模式模拟得到的数据经过融合而成，主

要包括大气温度、电离层电子总量等典型标量场

数据以及大气风场等典型矢量场数据，其具体内

容如表３所示。
表 ３　典型临近空间数据

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｙｐｉｃａｌｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａ

数据属性 大气温度 电离层电子总量 大气风场

数据类型 四维标量 三维标量 四维矢量

数据格式 ＮｅｔＣＤＦ ＤＡＴ ＮｅｔＣＤＦ
经度范围／（°） －１８０～１７９．５ ７０～１４０ －１８０～１７９．５
纬度范围／（°） －９０～９０ １５～５５ －９０～９０
高度范围／ｋｍ ２０～１００ ６０～１００ ２０～１００

起始时刻
２０１６年１２月
２１日２时

２０１８年１月
１日１时

２０１６年１２月
２１日２时

结束时刻
２０１６年１２月
３０日２４时

２０１８年７月
２３日２４时

２０１６年１２月
３０日２４时

经度间隔／（°） ２．５ １ ２．５
纬度间隔／（°） １
高度间隔／ｋｍ １ １
时间间隔／ｈ ２ ０．２５ ２
数据量／ＧＢ １．２ ０．８ １．５
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４　数据预处理

本文中用到的典型临近空间标量场数据大气

温度数据以及典型临近空间矢量场数据大气风场

数据在纬度方向上不是等间隔的，因此本文利用

双线性插值方法对这两种数据进行插值处理使其

变为规则数据，插值后数据内容如表４所示。
值得注意的是，插值后数据量大幅增加主要

来自无效的图像化数据。比如没有利用的 ＧＢ和
Ａｌｐｈａ通道，由于视频图像格式的定义而产生的
占位。这一增加是各向同值的，在各类视频压缩

算法中，都会完全压缩，不会对视频编码后的数据

量产生很大影响。

此外，由１．４节分析可知，本研究中临近空间
数据预处理时间整体与原始数据量、原始网格不

规则程度、原始数据时间、空间缺损程度成正比。

应具体数据具体分析，故实验用数据的预处理时

间参考价值不大，不在此列出。

当典型临近空间数据被插值处理为规则网格

数据后，利用色彩空间变换变换方法将其处理为

ＲＧＢ图像，然后利用 ＶＰ９视频编解码器以及色度
子采样模型 ＹＵＶ４：４：４将 ＲＧＢ图像处理为视频
数据，为保障数据质量 ＶＰ９编码按照最大冗余即
图像质量不损失压缩比进行设置，以作为后期方

法验证的无损数据源。

表 ４　插值处理后典型临近空间数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｙｐｉｃａｌｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａａｆｔｅｒｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ

数据属性 大气温度 电离层电子总量 大气风场

数据类型 四维标量 三维标量 四维矢量

数据格式 ＮｅｔＣＤＦ ＤＡＴ ＮｅｔＣＤＦ

经度范围／（°） －１８０～１８０ ７０～１４０ －１８０～１８０

纬度范围／（°） －９０～９０ １５～５５ －９０～９０

高度范围／ｋｍ ２０～１００ ６０～１００ ２０～１００

起始时刻
２０１６年１２月
２１日２时

２０１８年１月
１日１时

２０１６年１２月
２１日２时

结束时刻
２０１６年１２月
３０日２４时

２０１８年７月
２３日２４时

２０１６年１２月
３０日２４时

经度间隔／（°） １ １ １
纬度间隔／（°） １ １ １
高度间隔／ｋｍ １ １
时间间隔／ｈ ２ ０．２５ ２
数据量／ＧＢ ２．６８ ０．８ ３．６

５　基于视频压缩编码的临近空间数
据传输效率对比

　　为了验证视频流在数据传输效率上的优势，
在局域网环境下，对基于视频压缩编码方法得到

的数据与 ＮｅｔＣＤＦ格式的数据、ＤＡＴ格式的数据

以及用 ＺＩＰ封包的分包压缩数据进行了相同可视
化质量下数据传输量大小的对比实验。相同可视

化质量具体定义为单帧图像分辨率 １０８０Ｐ，并且
四类数据可视化的实际空间分辨率一致、比例尺

一致。此外，为避免传输层协议干扰，统一采用

ＨＴＴＰ协议进行传输，为避免缓存效率和传输丢
包率波动，取连续２５帧数据传输量的平均值。实
验结果如图１１所示。

从图１１可以看出，在相同可视化质量、相同
网络带宽下，针对临近空间大气温度、电离层电子

总量、大气风场等数据，ＮｅｔＣＤＦ格式需要传输的
数据量最大，二进制化的 ＤＡＴ格式需要传输的数
据量较 ＮｅｔＣＤＦ格式的数据量缩减接近 ５０％，对
ＤＡＴ格式进行的分块 ＺＩＰ压缩能有效去除冗余空
间，缩减率接近 ８０％，视频数据需要传输的数据
量最小，减小幅度超过８０％，因此将 ＮｅｔＣＤＦ格式
及 ＤＡＴ格式的数据通过视频编码方法压缩为视
频数据可以大大降低需要传输的数据量。即在同

等可视化质量、同等网络带宽下，经过视频压缩编

码得到的数据在网络环境中传输的时间最短，能

够满足可视化时的实时数据需求。

在前端可视化算法方面，采用了基于粒子追

踪的多层次移动流线法
［２６２７］

表达全球各区域临

近空间大气风场的高度层变化特征。采用了基于

ＧＰＵ加速的临近空间标量数据光线投射方
法

［１１，２８］
对临近空间大气温度、电离层电子总量等

典型临近空间标量场数据的标量场数据的实时动

态进行了可视化渲染。

图１２为基于粒子追踪的临近空间大气风场
数据多层次移动流线法可视化，数据时刻为

２０１６年１２月２１日 ２时，这种方法能够有效表达
出全球各区域临近空间大气风场的高度层变化特

征，对临近空间大气风场高度层可视化分析具有

很好的应用价值，但是对原始数据密度和时序

图 １１　同质量可视化不同数据格式下的

数据传输量对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄａｔａｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｖｏｌｕｍｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｔａｆｏｒｍａｔｓｗｉｔｈｔｈｅｓａｍｅ

ｑｕａｌｉｔｙｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ

９１７



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　

变化要求高。从图 １２中可以看出不同高度层大
气风场的变化特征，本文的视频压缩编码方法使

得临近空间数据可以支持数字地球的多比例尺缩

放和多角度实时交互可视化。

图１３为利用 ２０１６年 １２月 ２２日 １０时的临
近空间大气温度数据得到的不同高度层（从地面

起每 ５０ｍ为 １层）的光线投射体绘制结果。
图１４（ａ）～（ｄ）分别为利用 ２０１６年 １２月 ２２日
１６时、２０１６年 １２月 ２４日 １６时、２０１６年 １２月
２６日１６时、２０１６年１２月 ２８日 １６时的临近空间
大气温度数据得到的高度层为 ５０～６０层的光线
投射体绘制结果。

值得指出的是，ＺＩＰ方式与视频压缩编码方
法的数据传输量比较接近，而且本文方法的临近

图 １２　不同高度层临近空间大气风场绘制结果

（流线数量：１２８×１２８）

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｎｄｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｗｉｎｄｆｉｅｌｄｉｎ

ｎｅａｒｓｐａｃｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｌｅｖｅｌｓ（ｎｕｍｂｅｒｏｆ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓ：１２８×１２８）

图 １３　同一时相不同高度层大气温度光线

投射体绘制结果

Ｆｉｇ．１３　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｙｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｖｏｌｕｍｅ

ｒｅｎｄｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｌｅｖｅｌｓｉｎ

ｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅｐｈａｓｅ

空间数据预处理时间较长，类似 ＺＩＰ等压缩编码
过程。但是视频压缩编码格式不同于 ＺＩＰ等压缩
编码，ＶＰ９视频解码是内嵌于 ＨＴＭＬ５标准中
的

［２１］
。在传输到 Ｗｅｂ客户端时，在例如 Ｃｈｒｏｍｅ

等浏览器中这一解压操作已经优化为系统底层机

器代码，并且解压图像直接进入显卡显存
［２０］
，并

不存在 ＺＩＰ等临时文件解压、文件移动和加载过
程。如图１５所示，对客户端接收数据后到图像进
入显存阶段（每帧可视化所需数据客户端加载时

间）的统计，相比 ＺＩＰ格式，ＶＰ９视频解码加载对可
视化的迟滞可以忽略不计，在解压可视化方面具有

天然的效率优势。

实验结果表明，将 ＮｅｔＣＤＦ格式及 ＤＡＴ格式
的数据通过视频压缩编码方法处理为视频数据可

以大大降低需要传输的数据量。即在同等可视化

质量、同等网络带宽下，经过视频压缩编码得到的

数据在网络环境中传输的时间最短，能够满足

Ｗｅｂ科学可视化的实时数据需求。

图 １４　同一高度层不同时相大气温度光线

投射体绘制结果

Ｆｉｇ．１４　Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｙｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｖｏｌｕｍｅ

ｒｅｎｄｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｍｅｐｈａｓｅｓａｔ

ｔｈｅｓａｍｅｈｅｉｇｈｔｌｅｖｅｌ

图 １５　每帧可视化所需数据客户端加载时间对比

Ｆｉｇ．１５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｄａｔａｌｏａｄｉｎｇ

ｔｉｍｅｆｏｒｅａｃｈｆｒａｍｅｉｎｃｌｉｅｎｔ

６　结　论

１）本文针对临近空间数据的特点和数据在

０２７
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网络环境中传输面临的问题，研究了数据编码压

缩中的视频压缩编码方法，在将数据进行分解、插

值、色彩空间变换处理为图像后，选取了合适的视

频压缩编码方法将图像编码为视频，实现了临近

空间数据的有效组织。在保证相同可视化质量的

前提下，经过视频压缩编码后需要传输的数据量

和原始 ＮｅｔＣＤＦ等格式的数据量相比大大减小，
总体减小幅度超过８０％，因此所提基于视频压缩
编码的临近空间数据组织方法可以大大降低数据

的网络传输量，能够实现 Ｗｅｂ环境中数据的实时
可视化需求。

２）所提方法的临近空间数据预处理后的视
频编码数据修改困难。但是这一缺点在 Ｗｅｂ科
学可视化中影响较小，一方面，临近空间数据是由

专业机构采集或处理发布，一般科研用户和行业

用户既不需要也没有对应的处理工具在 Ｗｅｂ界
面中对其进行修改。

３）本文利用基于视频压缩编码的临近空间
数据组织方法实现了典型临近空间标量场数据

（大气温度等）和典型临近空间矢量场数据（大气

风场）的高效组织和实时可视化，取得了令人满

意的效果。

临近空间数据中还有许多其他格式和类型的

数据。因此在未来的研究工作中，还需要对其他

临近空间数据的特点进行研究，以建立全面的临

近空间数据增量式数据组织方法。
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ＮａｔｉｏｎａｌＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅＣｅｎｔｅｒ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，

２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］ＧＯＯＤＣＨＩＬＤＭＦ，ＧＵＯＨＤ，ＡＮＮＯＮＩＡ，ｅｔａｌ．Ｎｅｘｔｇｅｎｅｒａ

ｔｉｏｎｄｉｇｉｔａｌｅａｒｔｈ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＡｃａｄｅｍｙｏｆ

ＳｃｉｅｎｃｅｓｏｆｔｈｅＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓｏｆＡｍｅｒｉｃａ，２００８，１０９（２８）：

１１０８８１１０９４．

［８］ ＬＡＣＲＯＵＴＥＰＨ，ＬＥＶＯＹＭ．Ｆａｓｔｖｏｌｕｍｅｒｅｎｄｅｒｉｎｇｕｓｉｎｇａ

ｓｈｅａｒｗａｒｐｆａｃｔｏｒｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｖｉｅｗｉｎｇｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｎｅｗ

Ｙｏｒｋ：ＡＣＭ，１９９４：４５１４５８．

［９］ ＬＥＶＯＹＭ．Ｄｉｓｐｌａｙｏｆｓｕｒｆａｃｅｓｆｒｏｍｖｏｌｕｍｅｄａｔａ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＣｏｍｐｕｔｅｒＧｒａｐｈｉｃｓａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，１９８８，８（３）：２９３７．

［１０］ＳＵＮＸＪ，ＳＨＥＮＳＨ，ＬＥＰＴＯＵＫＨＧＧ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆａ

Ｗｅｂｂａｓｅｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ ｆｏｒｃｌｉｍａｔｅｒｅｓｅａｒｃｈｕｓｉｎｇ

ＧｏｏｇｌｅＥａｒｔｈ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ＆ Ｇｅｏｓｃｉｅｎｃｅｓ，２０１２，４７：１６０

１６８．

［１１］吴玲达，于荣欢，瞿师．大规模三维标量场并行可视化技术

综述［Ｊ］．系统仿真学报，２０１２，２４（１）：１２１６．

ＷＵＬＤ，ＹＵＲＨ，ＱＵＳ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｌａｒｇｅｓｃａｌｅ３Ｄｓｃａｌａｒｆｉｅｌｄ

ｐａｒａｌｌｅｌｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍＳｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎ，２０１２，２４（１）：１２１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］谢衍新，吴小成，胡雄，等．临近空间全球温度场三维变分同

化［Ｊ］．红外与激光工程，２０１７，４６（８）：５５６０．

ＸＩＥＹＸ，ＷＵＸＣ，ＨＵＸ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｖａｒｉａｔｉｏｎａｌ

ａｓｓｉｍｉｌａｔｉｏｎｏｆｇｌｏｂａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｉｎａｄｊａｃｅｎｔｓｐａｃｅ［Ｊ］．

ＩｎｆｒａｒｅｄａｎｄＬａｓｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，４６（８）：５５６０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１３］冯健，甄卫民，刘钝．电离层环境对地空信息系统的影响效

应［Ｊ］．装备环境工程，２０１７，１４（７）：７１１．

ＦＥＮＧＪ，ＺＨＡＩＷ Ｍ，ＬＩＵＤ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ｏｎｇｒｏｕｎｄａｉｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，１４（７）：７１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］王文涛．非结构化网格分片线性矢量场高效可视化技术研

究［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２０１６．

ＷＡＮＧＷ Ｔ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆ

ｕｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｇｒｉｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｌｉｎｅａｒｖｅｃｔｏｒｆｉｅｌｄ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇ

ｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］曹柱．基于 ＧＰＵ的海洋水体环境多维可视化技术研究

［Ｄ］．青岛：中国海洋大学，２０１５．

ＣＡＯＺ．ＧＰＵｂａｓｅｄｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ｏｆｍａｒｉｎｅｗａｔｅｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｄ］．Ｑｉｎｇｄａｏ：ＯｃｅａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

Ｃｈｉｎａ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

１２７
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［１６］ＳＵＮＭ，ＬＩＪ，ＹＡＮＧＣＷ，ｅｔａｌ．ＡＷｅｂｂａｓｅｄｇｅｏｖｉｓｕａｌａｎａｌｙｔ

ｉｃａｌｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒｃｌｉｍａｔｅｓｔｕｄｉｅｓ［Ｊ］．ＦｕｔｕｒｅＩｎｔｅｒｎｅｔ，２０１２，４

（４）：１０６９１０８５．

［１７］ＳＡＲＴＨＯＵＡ，ＭＡＳＳ，ＪＡＣＱＵＩＮＭ，ｅｔａｌ．ＥａｒｔｈＳｃａｐｅ，ａｍｕｌｔｉ

ｐｕｒｐｏｓｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｖｅ３Ｄｇｌｏｂｅｖｉｅｗｅｒｆｏｒｈｙｂｒｉｄｄａｔａｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ

ａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＴｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＡｒｃｈｉｖｅｓｏｆＰｈｏｔｏｇｒａｍｍｅ

ｔｒｙ，ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇａｎｄＳｐａｔｉａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１５，４０

（３）：４８７４９３．

［１８］ＬＩＷＷ，ＳＯＮＧＭＭ，ＺＨＯＵＢ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ

ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｇｅｏｓｐａｔｉａｌＷｅｂｓｅｒｖｉｃｅｓｉｎａｃｙｂｅｒｉｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔＡｃａｓｅｓｔｕｄｙｗｉｔｈａｄｉｓａｓｔｅｒｍａｎａｇｅｍｅｎｔｐｏｒｔａｌ

［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ，ＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄＵｒｂａｎＳｙｓｔｅｍｓ，２０１５，５４：

３１４３２５．

［１９］张凌燕．流媒体服务的 ＯｏＥ计算方法研究［Ｄ］．北京：北京

邮电大学，２０１８．

ＺＨＡＮＧＬＹ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＯｏＥｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓｔｒｅａｍｉｎｇ

ｍｅｄｉａｓｅｒｖｉｃｅ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌ

ｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］张志明，柯卫．基于 ＨＴＭＬ５的视频通信云服务应用技术研

究［Ｊ］．电信科学，２０１２，２８（１０）：３１３７．

ＺＨＡＮＧＺＭ，ＫＥＷ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｖｉｄ

ｅｏｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｃｌｏｕｄｓｅｒｖｉｃｅｂａｓｅｄｏｎＨＴＭＬ５［Ｊ］．Ｔｅｌｅｃｏｍ

ｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＳｃｉｅｎｃｅ，２０１２，２８（１０）：３１３７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］顾春莲．ＨＴＭＬ５中的音频及视频元素对互联网的影响［Ｊ］．

河北省科学院学报，２０１１，２８（３）：１０６１０８．

ＧＵＣＬ．ＴｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｕｄｉｏａｎｄｖｉｄｅｏｅｌｅｍｅｎｔｓｉｎＨＴＭＬ５

ｏｎｔｈｅＩｎｔｅｒｎｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＨｅｂｅｉＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，

２０１１，２８（３）：１０６１０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＬＩＷＷ，ＷＡＮＧＳＺ．Ｐｏｌａｒｇｌｏｂｅ：ＡＷｅｂｗｉｄｅｖｉｒｔｕａｌｇｌｏｂｅｓｙｓ

ｔｅｍｆｏｒｖｉｓｕａｌｉｚｉｎｇｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ，ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ，ｂｉｇｃｌｉｍａｔｅ

ｄａｔａ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉ

ｅｎｃｅ，２０１７，３１（８）：１５６２１５８２．

［２３］刘鹤丹．科学计算可视化中三维等值曲面构建方法研究

［Ｄ］．沈阳：东北大学，２０１５．

ＬＩＵＨＤ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆ３Ｄｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ

ｓｕｒｆａｃｅｉｎｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｃｏｍｐｕｔｉｎｇｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｓｈｅｎｙａｎｇ：

ＮｏｒｔｈｅａｓｔｅｒｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］支星，徐海明．３种再分析资料的高空温度与中国探空温度

资料的对比：年平均特征［Ｊ］．大气科学学报，２０１３，３６（１）：

７７８７．

ＺＨＩＸ，ＸＵＨＭ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ

Ｃｈｉｎｅｓｅｓｏｕｎｄｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄａｔａｏｆｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｒｅａｎａｌｙｓｉｓ

ｄａｔａ：Ａｎｎｕａｌａｖｅｒａｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｔ

ｍｏｓｐｈｅｒｉｃＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１３，３６（１）：７７８７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］ＰＯＹＮＴＯＮＣ．Ｃｈｒｏｍａｓｕｂｓａｍｐｌｉｎｇｎｏｔａｔｉｏｎ［ＥＢ／ＯＬ］．Ｓａｎ

Ｆｒａｎｃｉｓｃｏ：ＭｏｒｇａｎＫａｕｆｍａｎｎ，２００３（２０１８０１２４）［２０１９０６

０１］．ｈｔｔｐ：∥ ｐｏｙｎｔｏｎ．ｃａ／ＰＤＦｓ／Ｃｈｒｏｍａ＿ｓｕｂｓａｍｐｌｉｎｇ＿

ｎｏｔａｔｉｏｎ．ｐｄｆ．

［２６］王少荣，陈毅松，汪国平．数字海洋系统的向量场可视化

［Ｊ］．计算机辅助设计与图形学学报，２０１６，２８（１２）：

２１１４２１１９．

ＷＡＮＧＳＲ，ＣＨＥＮＹＳ，ＷＡＮＧＧＰ．Ｖｅｃｔｏｒｆｉｅｌｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ

ｏｆｄｉｇｉｔａｌｏｃｅａｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＡｉｄｅｄＤｅｓｉｇｎ＆

ＣｏｍｐｕｔｅｒＧｒａｐｈｉｃｓ，２０１６，２８（１２）：２１１４２１１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］李骞，范茵，王吉奎．基于粒子追踪的风场可视化方法［Ｊ］．

解放军理工大学学报（自然科学版），２００５，６（１）：８９９１．

ＬＩＱ，ＦＡＮＹ，ＷＡＮＧＪＫ．Ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｗｉｎｄｆｉｅｌｄ

ｂａｓｅｄｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｔｒａｃｋｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰＬＡＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉ

ｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２００５，６（１）：

８９９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２８］陈静，邹成，黄吴蒙，等．面向虚拟地球的三维气象场可视化

方法［Ｊ］．武汉大学学报（信息科学版），２０１６，４１（１２）：

１５６３１５６９．

ＣＨＥＮＪ，ＺＯＵＣ，ＨＵＡＮＧＷ Ｍ，ｅｔａｌ．Ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆ３Ｄｍｅ

ｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆｉｅｌｄｆｏｒｖｉｒｔｕａｌｅａｒｔｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷｕｈａｎＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙ（ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１６，４１（１２）：１５６３１５６９

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　谭剑　男，博士，副教授。主要研究方向：虚拟仿真和智能

设计。

王圣华　女，博士，副教授。主要研究方向：数字媒体和文化遗

产活化。

郭长顺　男，硕士。主要研究方向：三维空间信息系统。
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　第 ４期 谭剑，等：面向 Ｗｅｂ科学可视化的临近空间数据视频化方法

Ｖｉｄｅｏｆｏｒｍａｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａｆｏｒ
Ｗｅｂｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ

ＴＡＮＪｉａｎ１，２，ＷＡＮＧＳｈｅｎｇｈｕａ３，，ＧＵＯＣｈａｎｇｓｈｕｎ２

（１．ＢｅｉｊｉｎｇＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＮｅｔｗｏｒｋＳｙｓｔｅｍａｎｄＮｅｔｗｏｒｋＣｕｌｔｕｒｅ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００１２，Ｃｈｉｎａ；　２．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇａｎｄＤｉｇｉｔａｌＥａｒｔｈ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，

Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；　３．ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｓａｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｌｒｅｇｉｏｎｆｒｏｍｓｋｙｔｏｓｐａｃｅ，ｎｅａｒｓｐａｃｅｈａｓｉｍｐｏｒｔａｎｔｖａｌｕｅｉｎｔｈｅｆｉｅｌｄｓｏｆｓｃｉ
ｅｎｃｅ，ｅｃｏｎｏｍｙａｎｄｍｉｌｉｔａｒｙ．Ｗｉｔｈｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｖｅｌｏｐ
ｍｅｎｔｏｆｍｏｄｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｔｈｅｍａｓｓｉｖｅｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａｏｆｈｉｇｈｅｒｓｐａｔｉａｌａｎｄｔｅｍｐｏｒａｌｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｉｓｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ．
Ｏｎｔｈｅｏｔｈｅｒｈａｎｄ，ｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔＷｅｂｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｆｏｒｎｅａｒ
ｓｐａｃｅｄａｔａａｒｅｉｎｅｖｉｔａｂｌｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｄｅｅｐｅｎｉｎｇａｎｄｅｘｐａｎｓｉｏｎｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａａｐｐｌｉｃａ
ｔｉｏｎｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｄａｔａｔｙｐｅｓａｒｅｃｕｍｂｅｒｓｏｍｅａｎｄｔｈｅａｍｏｕｎｔｏｆｄａｔａｉｓｈｕｇｅｉｎｎｅａｒｓｐａｃｅ，ｗｈｉｃｈ
ｂｅｃｏｍｅｓｔｈｅｋｅｙｂｏｔｔｌｅｎｅｃｋｏｆＷｅｂｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎａｎｄｒｅａｌｔｉｍｅｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ．Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｆｏｃｕｓｅｓｏｎｔｈｅｖｉｓｕａｌ
ｉｚａｔｉｏｎｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａｏｎｔｈｅＷｅｂｄｉｇｉｔａｌｇｌｏｂｅ，ａｎｄｓｔｕｄｉｅｓｉｔｆｒｏｍｔｈｅｐｏｉｎｔｏｆｄａｔａｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ．
Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａ，ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｖｉｄｅｏｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ，ｗｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｔｏｄｅｃｏｍｐｏｓｅ，ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｅａｎｄｃｏｌｏｒｓｐａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍｔｈｅｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａｔｏｆｏｒｍａｎｉｍａｇｅ，ａｎｄｔｈｅｎｓｅ
ｌｅｃｔｔｈｅａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｖｉｄｅｏｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｃｏｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄｔｏｅｎｃｏｄｅｔｈｅｉｍａｇｅｉｎｔｏｖｉｄｅｏ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｉｍｐｌｅｍｅｎｔｅｄｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙ．ＴｈｅｖｉｄｅｏｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｐａｔｉａｌｄａｔａｉｎｔｈｅＷｅｂｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ
ｒｅａｌｉｚｅｓｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａｂｙｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅａｍｏｕｎｔｏｆｄａｔａｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ
ｗｈｉｌｅｅｎｓｕｒｉｎｇｔｈｅｑｕａｌｉｔｙｏｆｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｃａｎｄｉｒｅｃｔｌｙｓｏｌｖｅｔｈｅｒｅａｌｔｉｍｅ
ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａｏｎＷｅｂ，ｐｒｏｖｉｄｅｖｉｓｕａｌｔｈｅｏｒｙａｎｄｔｅｃｈｎｉｃａｌｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｔｈｅｎｅａｒ
ｓｐａｃｅｓｃｉｅｎｃｅｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｋｎｏｗｌｅｄｇｅｄｉｓｃｏｖｅｒｙ，ａｎｄｐｒｏｖｉｄｅａｒｅｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｔｈｅＷｅｂｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ
ｏｎｓｉｍｉｌａｒｍａｓｓｉｖｅｄａｔａ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｗｅｂｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ；ｎｅａｒｓｐａｃｅｄａｔａ；ｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ；ｖｉｄｅｏｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ；
ｓｔｒｅａｍｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ；ｐａｒｔｉｃｌｅｍａｐｐｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０２８１１：４０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０２８．０９３３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＢｅｉｊｉｎｇＳｏｃｉａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎＰｒｏｊｅｃｔ（１８ＹＴＣ０３０）；ＢｅｉｊｉｎｇＨｉｇｈｌｅｖｅｌＴｅａｃｈｅｒＴｅａｍＢｕｉｌｄｉｎｇＳｕｐｐｏｒｔＰｒｏｊｅｃｔｆｏｒ

ＹｏｕｎｇＴａｌｅｎｔｓ ｉｎ ＬｏｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ （ＣＩＴ＆ＴＣＤ２０１７０４０６１）； Ｃｈｉｎｅｓｅ Ａｃａｄｅｍｙ ｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ ＰｉｌｏｔＡ Ｐｒｏｊｅｃｔ
（ＸＤＡ１９０００８００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：５４３１５２６６＠ｑｑ．ｃｏｍ
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Ａｐｒｉｌ　２０２０
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　引用格式：李新田，蔡强，李延成，等．固液火箭发动机车轮形装药参数化设计与内弹道性能研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，
２０２０，４６（４）：７２４７３０．ＬＩＸＴ，ＣＡＩＱ，ＬＩＹＣ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｗａｇｏｎｗｈｅｅｌｆｕｅｌｇｒａｉｎｐａｒａｍｅｔｒｉｃｄｅｓｉｇｎａｎｄｉｎｔｅｒｎａｌｂａｌｌｉｓ
ｔｉｃｓｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｈｙｂｒｉｄｒｏｃｋｅｔｍｏｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：７２４７３０
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３１４

固液火箭发动机车轮形装药参数化设计与

内弹道性能研究

李新田，蔡强，李延成，王雪坤，淡林鹏

（中国运载火箭技术研究院，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：装药设计和内弹道性能特性研究可为固液火箭发动机的设计和优化提供基
础。建立了固液火箭发动机装药设计和内弹道计算的流程与方法，根据燃面退移规律，获得了

车轮形装药燃烧面积、药柱通道面积等参数随燃去肉厚的变化关系。针对给定的设计指标及

动力系统方案，开展了有中心孔车轮形、无中心孔车轮形、双 Ｄ形及管形装药方案设计。计算
结果表明：在相同的设计要求下，车轮形装药具有更大的燃烧面积、更高的装填分数及更小的

药柱长径比；管形装药的氧燃比、燃烧室压强、推力等性能参数随时间变化更小；减小药柱外径

可提高管形、双 Ｄ形装药的装填分数，但同时会提高药柱的长径比。研究结果对车轮形装药
固液火箭发动机内弹道特性及规律的认识可起到较好的支撑作用。

关　键　词：固液火箭发动机；车轮形；装药设计；燃速；内弹道计算
中图分类号：Ｖ４３６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７２４０７

　　固液火箭发动机通常采用固体燃料和液体氧
化剂作为推进剂，兼具固体火箭发动机和液体火

箭发动机的优点。国内外已开展大量固液火箭发

动机的数值仿真与试验研究工作
［１４］
，并在探空

火箭、靶弹、亚轨道载人飞船等领域得到应

用
［５８］
，是未来颇具前景的动力形式。

由于氧化剂与燃料形态不同且二者分开贮

存，固液火箭发动机的燃烧由扩散燃烧控制，与常

规固体火箭发动机存在差异。固液火箭发动机的

燃速受燃烧室压强影响较小，而与药柱通道中氧

化剂流率的关系较大，固液火箭发动机的装药设

计及内弹道特性呈现出新的特点。同时，由于固

液火箭发动机的燃速要远低于固体火箭发动

机
［９１１］
，具有更大燃烧面积的车轮形装药成为固

液火箭发动机的常用药型之一。美国火箭公司

（ＡＭＲＯＣ）及后续的 ＨＰＤＰ项目研制的推力

２５０ｋｌｂ（约等于 １１３．４ｔ）的固液火箭发动机均采
用车轮形装药

［１２１３］
，这也是到目前为止推力最大

的固液火箭发动机。

装药设计与内弹道计算是固液火箭发动机技

术研究的重要环节，目前相关研究多针对管形、星

形等简单药型，对复杂车轮形结构的研究文献报

道较少。本文建立了固液火箭发动机内弹道计算

流程和方法，推导了车轮形装药及其衍生药型的

参数化装药设计方法，针对给定的设计指标开展了

发动机装药方案设计，计算了发动机的内弹道性

能，在此基础上分析了车轮形装药药型的特点，对

固液火箭发动机的设计及工程应用具有借鉴意义。

１　内弹道计算方法

内弹道计算的主要任务是根据发动机的推

力、工作时间等技术指标，选择合适的药型方案及

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004008&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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参数，计算获得发动机的内弹道性能参数，以满足

总体指标要求。固液火箭发动机的内弹道计算流

程如图１所示。
对于固液火箭发动机，通常认为燃速与药柱

通道内氧化剂流率 Ｇｏ（定义为单位通道面积内流

过的氧化剂流量）的指数次方成正比
［１４１５］

：

ｒｆ＝ａＧ
ｎ
ｏ ＝ａ

ｍｏ
Ａ( )
ｐ

ｎ

（１）

式中：ｒｆ为燃速；ｍｏ为氧化剂流量；Ａｐ为药柱通道
面积；ａ和 ｎ为常数，与推进剂组合等因素有关。

某一时刻的燃烧室压强采用瞬时平衡压强法

计算：

ρｆＡｂｒｆ＋ｍｏ－
ｐｃＡｔ
Ｃ

＝０ （２）

式中：ρｆ为推进剂密度；Ａｂ为燃烧面积；ｐｃ为燃烧

室压强；Ａｔ为喷管喉部面积；Ｃ
为特征速度。

发动机工作的每一时刻，在一定燃烧室压强

及氧燃比下的特征速度及比冲由热力计算获得。

发动机推力由式（３）计算：
Ｆ＝（ｍｏ＋ｍｆ）Ｉｓ （３）
式中：Ｆ为推力；ｍｆ为燃料流量；Ｉｓ为比冲。

随着药柱燃面的退移，对不同肉厚微元进行

迭代计算，即可得到发动机工作全程的内弹道

图 １　内弹道计算流程图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｂａｌｌｉｓｔｉｃｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

性能。

对于不同的药型及设计参数，燃烧面积 Ａｂ直
接影响燃料流量的大小，药柱通道面积 Ａｐ会影响
氧化剂流率 Ｇｏ和燃速 ｒｆ，是影响内弹道性能的重
要参数。因此，需获得燃烧面积 Ａｂ和药柱通道面
积 Ａｐ随燃去肉厚 Ｙ的变化关系。此外，理论余药
面积 Ａｆ也是装药设计时需关注的参数。

２　车轮形装药参数化设计方法

２．１　固液火箭发动机常用药型
固液火箭发动机的装药药型和固体火箭发动

机具有一定的相似性，同时也拥有自身的特点。

典型的固液火箭发动机在工作过程中需在中心通

道喷注氧化剂进行燃烧，因此发动机多采用二维

装药药型设计。ＡＭＲＯＣ曾开展了多种药型的固
液火箭发动机试验工作

［１６１７］
。固液火箭发动机

常用的药型从通道数量来讲可以分为单通道装药

和多通道装药，从通道形状来分有管形、多圆孔

形、方孔形、扇形、三角形、星形、车轮形及双 Ｄ
形等。

固液火箭发动机车轮形装药的定义与固体火

箭发动机车轮形装药存在一定差异。固体火箭发

动机车轮形通常为单通道药型
［１８］
，固液火箭发动

机车轮形装药则为多通道药型
［１］
。在本文中，车

轮形装药均指多通道装药药型。

２．２　装药设计方法
２．２．１　有中心孔车轮形

有中心孔车轮形装药示意图如图２所示。主
要几何参数有：药柱外径 Ｄ，药柱长度 Ｌ，药柱肉
厚 ｅ，车轮孔数 ｎｐ，中心孔直径 Ｄｉ，车轮通道内径
Ｄｐｉ，车轮通道外径 Ｄｐｏ和倒角半径 ｒ。本文的分析
中，车轮孔各处的倒角半径一致。

为使方案最优化，通常按最小余药原则开展

设计。即按照燃面平行退移规律，当发动机工作

完时，各处肉厚均完全燃烧。由图２可知：

图 ２　有中心孔车轮形装药示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗａｇｏｎｗｈｅｅｌ

ｆｕｅｌｇｒａｉｎｗｉｔｈｃｅｎｔｒａｌｐｏｒｔ

５２７
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Ｄｐｉ＝Ｄｉ＋４ｅ （４）
Ｄｐｏ＝Ｄ－２ｅ （５）

定义４个辅助计算参数 θｐ、θｉ、θｏ和 ｈｐ，参数
所表示尺寸见图２。根据图２推导可得

θｐ ＝
π
ｎｐ

（６）

θｉ＝ａｒｃｓｉｎ
ｒ＋ｅ
Ｄｐｉ
２
＋ｒ

（７）

θｏ ＝ａｒｃｓｉｎ
ｒ＋ｅ
Ｄｐｏ
２
－ｒ

（８）

ｈｐ ＝
ｓｉｎ（θｉ－θｏ）
ｓｉｎ（π－θｉ）

Ｄｐｏ
２( )－ｒ （９）

根据等燃速退移假设，燃去肉厚 Ｙ时，半个
车轮孔燃线长度 ｓ′（Ｙ）及通道面积 Ａ′ｐ（Ｙ）为

ｓ′（Ｙ）＝ｈｐ＋（θｐ－θｉ）
Ｄｐｉ
２( )－Ｙ＋

　　（θｐ－θｏ）
Ｄｐｏ
２( )＋Ｙ＋（π＋θｏ－θｉ）（ｒ＋Ｙ）

（１０）

Ａ′ｐ（Ｙ）＝
θｐ－θｏ
２

Ｄｐｏ
２
＋( )Ｙ

２

－
θｐ－θｉ
２

Ｄｐｉ
２
－( )Ｙ

２

－

　　ｈｐ
ｒ＋ｅ
２
＋ｈｐ（ｒ＋Ｙ）＋

π＋θｏ－θｉ
２

（ｒ＋Ｙ）２ （１１）

总的燃线长度 Ｓ（Ｙ）、燃烧面积 Ａｂ（Ｙ）及通道
面积 Ａｐ（Ｙ）分别为

Ｓ（Ｙ）＝２ｎｐｓ′（Ｙ）＋π
Ｄｉ
２( )＋Ｙ

２

（１２）

Ａｂ（Ｙ）＝Ｓ（Ｙ）Ｌ＝ ２ｎｐｓ′（Ｙ）＋π
Ｄｉ
２( )＋Ｙ[ ]

２

Ｌ

（１３）

Ａｐ（Ｙ）＝２ｎｐＡ′ｐ（Ｙ）＋π
Ｄｉ
２( )＋Ｙ

２

（１４）

当 Ｙ＝ｅ时，燃烧结束，余药面积为

Ａｆ＝
πＤ２

４
－Ａｐ（ｅ） （１５）

２．２．２　无中心孔车轮形
当 Ｄｉ＝０时，可视为车轮形装药的另一种形

式，即无中心孔车轮形装药方案，其示意图如图 ３
所示。

根据几何关系，Ｄｐｉ的值存在最小限制，由图 ３
可知：

Ｄｐｉ≥
２（ｅ＋ｒ）
ｓｉｎ（π／ｎｐ）

－２ｒ≥２ｅ （１６）

根据式（１６），除 ｎｐ＝２以外，在中心处均会
存在一定余药。按最小余药原则，将 Ｄｐｉ取为
式（１６）的最小值，即

图 ３　无中心孔车轮形装药示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗａｇｏｎｗｈｅｅｌｆｕｅｌ

ｇｒａｉｎｗｉｔｈｏｕｔｃｅｎｔｒａｌｐｏｒｔ

Ｄｐｉ＝
２（ｅ＋ｒ）
ｓｉｎ（π／ｎｐ）

－２ｒ （１７）

对于角度关系，有

θｐ ＝θｉ＝
π
ｎｐ

（１８）

燃去肉厚 Ｙ时，半个车轮孔燃线长度 ｓ′（Ｙ）
及通道面积 Ａ′ｐ（Ｙ）仍可按有中心孔车轮形装药的
通用公式计算。而总燃烧面积和通道面积则为

Ａｂ（Ｙ）＝２ｎｐｓ′（Ｙ）Ｌ （１９）
Ａｐ（Ｙ）＝２ｎｐＡ′ｐ（Ｙ） （２０）

余药面积仍可按式（１５）计算。
在实际应用中，当 ｎｐ值较大时，为简化设计

方案，也可将扇形孔的外圆弧变成直线，此时转变

为三角形多孔装药。

２．２．３　双 Ｄ形
双 Ｄ形装药可以看作是无中心孔车轮形装

药的一种特例。当 ｎｐ＝２时，无中心孔车轮形装
药即为“双 Ｄ形”装药方案。其圆心处没有余药，
和 ｎｐ取其他值时相比，具有更少的余药质量，且
结构简单；同时它又比管形装药具有更大的燃烧

面积。其示意图如图４所示。燃烧面积和通道面
积等参数均可按无中心孔车轮形装药公式取

ｎｐ＝２进行计算。

图 ４　双 Ｄ形装药示意图

Ｆｉｇ．４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｏｕｂｌｅＤｆｕｅｌｇｒａｉｎ

３　装药设计实例分析

采用本文提出的装药设计方法，根据所提出

６２７
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的设计指标要求，开展车轮形装药设计，并与常用

的管形装药方案进行对比。

３．１　设计指标
发动机设计指标要求如下：

１）平均推力 Ｆ≥５ｋＮ。
２）工作时间 ｔ≥８０ｓ。
３）药柱外径 Ｄ≤３００ｍｍ。

３．２　动力系统总体方案
开展装药设计前，首先需确定动力系统总体

方案，如确定输送系统供给方案，发动机推进剂组

合等。本文分析的动力系统方案及总体参数

如下：

１）输送系统供给方案为挤压式方案。
２）氧化剂为质量百分比９８％的 Ｈ２Ｏ２。
３）燃料为 ６０％ＨＴＰＢ＋２８％Ａｌ＋１０％Ｍｇ＋

２％Ｃ（均为质量百分比）。
４）燃烧室压强为４ＭＰａ。
５）喷管扩张比为１０。

３．３　热力计算结果
与固体火箭发动机不同，固液火箭发动机

工作过程中，燃料的燃烧面积及燃速均会发生

变化，从而使氧燃比发生变化，最终引起比冲等

发动机性能的变化。对于本文所选取的推进剂配

方，在喷管扩张比 ε＝１０，燃烧室压强 ｐｃ＝４ＭＰａ

时，通过热力计算可得到特征速度 Ｃ及真空比冲
Ｉｓ，ｖａｃ随工作过程平均氧燃比 α的变化如图 ５
所示。

由图５可知，随着氧燃比的增加，特征速度及
真空比冲均先增加后减小。真空比冲最大时对应

的氧燃比定义为最佳氧燃比。

３．４　装药设计与内弹道性能分析
根据动力系统总体方案及指标要求，开展有

中心孔车轮形、无中心孔车轮形、双 Ｄ形装药设
计，并与管形装药进行对比。

对于所选推进剂组合，文献［１９］中由试验拟
合得到的燃速公式系数为 ａ＝４．０１９×１０－５，ｎ＝
０．５６２３（采用国际制单位）。

　　通过开展装药设计，得到了 ６种装药设计方
案。药柱横截面如图 ６所示，主要设计结果如
表１所示。表中：η为药柱装填分数。燃线长度 Ｓ
随时间的变化如图 ７（ａ）所示，药柱通道面积 Ａｐ
随时间的变化如图７（ｂ）所示。

为使发动机的比冲性能最优，本文 ６种装药
设计方案的平均氧燃比 α为 ３．２左右，接近所选
推进剂组合的最佳氧燃比。在相近的平均氧燃比

下，各方案的平均比冲性能接近。根据推力需求，

氧化剂流量为１．２８ｋｇ／ｓ，喷管喉径为３０ｍｍ。
根据设计指标直径约束，选取药柱外径为

图 ５　特征速度和真空比冲随氧燃比变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｖａｃｕｕｍ

ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｗｉｔｈｏｘｉｄｉｚｅｒｔｏｆｕｅｌｒａｔｉｏ

图 ６　各装药设计方案横截面示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｕｅｌｇｒａｉｎｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍｅｓ

７２７
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表 １　各装药设计方案主要结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｕｅｌｇｒａｉｎｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍｅｓ

方案 药型 Ｄ／ｍｍ Ｌ／ｍｍ ｅ／ｍｍ η／％ α ｔ／ｓ ｐｃ／ＭＰａ Ｆ／Ｎ Ｌ／Ｄ

方案１ 有中心孔车轮形 ３００ ６０６ ２２ ６８．０５ ３．１６ ８０．３ ３．９７６ ５０００．３ ２．０２

方案２ 无中心孔车轮形 ３００ ６２５ ２２ ６７．８０ ３．１４ ８０．２ ３．９８０ ５００４．３ ２．０８

方案３ 双 Ｄ形 ３００ １０５１ １９ ３７．８１ ３．１６ ８１．７ ３．９７６ ５０００．２ ３．５０

方案４ 管形 ３００ １７３０ １８ ２２．５６ ３．１５ ８２．０ ３．９８０ ５００４．２ ５．７７

方案５ 双 Ｄ形 ２３３ １０１２ ２９ ６７．０７ ３．１５ ８０．８ ３．９７６ ５０００．６ ４．３４

方案６ 管形 １７９ １５８５ ３９ ６８．１６ ３．１５ ８０．９ ３．９７８ ５００１．９ ８．８５

３００ｍｍ，进行方案１～方案 ４药型设计。由表 １、
图７可知，在药柱外径及车轮孔数相同的情况下，
方案１和方案２的设计结果十分接近。与方案 ４
管形装药相比，车轮形装药发动机具有更大的燃

线长度，同时通道面积更小，燃速更高，所需要的

药柱长度 Ｌ降低，长径比 Ｌ／Ｄ减小。由于车轮形
装药的初始通道面积小，药柱的装填分数 η相比
管形装药也大大提高。因此，在对燃面需求较大

的大推力发动机设计中，车轮形装药更具优势。

方案３双 Ｄ形装药为无中心孔车轮形装药 ｎｐ＝２
的特例，设计结果中各参数介于方案 ２与方案 ４
之间。在相同的设计要求下，随着车轮孔数的减

少，药柱的长径比增加，装填分数降低。

通过减小发动机的药柱外径，可提高双 Ｄ形
装药和管形装药的装填分数，为此开展方案５和

图 ７　燃线长度和药柱通道面积随时间变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｂｕｒｎｉｎｇｌｉｎｅｌｅｎｇｔｈａｎｄｆｕｅｌ

ｐｏｒｔａｒｅａｗｉｔｈｔｉｍｅ

方案６设计。在达到与车轮形装药相近的装填分
数时，方案 ５药柱外径减小至 ２３３ｍｍ，方案 ６药
柱外径减小至 １７９ｍｍ。药柱外径减小后，在燃线
长度减小和燃速增加对燃料流量的综合影响下，药

柱长度需求略有减小，但直径的减小使得长径比大

大增加。管形装药的药柱长径比达到８．８５，过大的
长径比会给发动机及飞行器的设计增加难度。

发动机氧化剂流率及燃速随时间的变化如

图８所示。随着工作时间的增加，药柱通道面积
增大，氧化剂流率减小，燃速降低。其中方案１与
方案２变化趋势十分接近；方案 ３与方案 ４的氧
化剂流率和燃速较小，且随时间变化不大；方案 ５
和方案６在药柱直径减小后，氧化剂流率和燃速
增加，且随工作时间的增加快速减小。

图９分别为发动机氧燃比、燃烧室压强及推

图 ８　氧化剂流率和燃速随时间变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｘｉｄｉｚｅｒｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅａｎｄ

ｆｕｅｌｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｒａｔｅｗｉｔｈｔｉｍｅ
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图 ９　氧燃比、燃烧室压强和推力随时间变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｘｉｄｉｚｅｒｔｏｆｕｅｌｒａｔｉｏ，ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｈｒｕｓｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

力随时间的变化曲线。在相同的药柱外径下，方

案４管形装药的氧燃比变化最小，方案 １和方案
２车轮形装药的氧燃比变化较大，方案 ３双 Ｄ形
装药居中。药柱外径减小后，方案 ５和方案 ６相
比同药型氧燃比的变化增大，但方案 ６管形装药
的氧燃比变化仍比其他药型要低。分析图 ９，对
于不同的方案，氧燃比变化越大，燃烧室压强和推

力的变化也越显著。氧燃比变化较小时，可使发

动机工作过程中的氧燃比维持在最佳氧燃比附

近，有利于发挥发动机的性能；同时，较小的燃烧

室压强变化也有利于发动机的结构强度设计。另

外需注意的是，药柱肉厚相对药柱直径较小时，不

仅装填分数较低，从氧化剂与燃料掺混燃烧的角

度，还存燃烧不充分、燃烧效率降低的风险。

４　结　论

本文对固液火箭发动机的常用药型进行了分

析，提出了车轮形装药的设计方法，并针对给定的

设计要求，开展了发动机装药设计及内弹道性能

研究，对不同设计方案进行了对比。主要结论

如下：

１）在相同的设计要求下，与管形装药相比，
车轮形装药可获得更大的燃烧面积、更高的装填

分数及更小的药柱长径比，有利于大推力设计。

２）在相同的设计要求下，与车轮形装药相
比，管形装药的氧燃比、燃烧室压强、推力等性能

参数随时间变化更小，有利于平稳推力设计。

３）通过降低药柱外径可提高管形装药和双
Ｄ形装药的装填分数，但同时会增加药柱的长
径比。
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北斗导航星座星间通信速率控制方法

李献斌，王建，范广腾，杨志玺

（军事科学院 国防科技创新研究院，北京 １０００７１）

　　摘　　　要：北斗导航星座可以通过星间测距和传输链路实现自主定轨和性能增强。导
航卫星间进行数据传输时，卫星相对位置时变，传输信道特性也随之不断发生变化。针对导航

卫星间传输链路时变特性，提出了一种基于星历的星间通信速率控制方法。在满足传输服务

质量的需求下，根据导航卫星自有的高精度星历资源定量计算星间最优通信速率，通过速率的

动态调整提高星座的传输效能。仿真结果表明，采用所提方法，北斗导航星座星间传输效能可

以提高１．９２倍，验证了方法的有效性。
关　键　词：北斗；导航星座；星间通信；速率控制；星历
中图分类号：Ｖ４４８．２２４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７３１０８

　　卫星导航系统在交通、渔业、水文、气象、林
业、通信、电力、救援等诸多领域均取得了广泛应

用，深深地改变着人们的生活和生产方式
［１］
。位

置、速度、授时（Ｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＶｅｌｏｃｉｔｙａｎｄＴｉｍｅ，ＰＶＴ）
的精度、完好性、连续性和可用性是评估卫星导航

系统性能的四大指标
［２］
。导航系统革新与升级

的过程也即是不断采取新技术、新手段提升这些

性能的过程。在众多用于改进导航系统性能的技

术中，星间链路技术成为近年来人们研究的热点，

在导航卫星间构建测距和传输链路可以大幅度提

高星历预报精度，使星座具备长时间自主定轨能

力，建设星间链路已成为当前各个全球导航系统

的重要共识
［３５］
。

北斗导航星座在全球组网建设中，第 １８、
１９颗北斗导航卫星首次建立了基于 Ｋａ相控阵天
线的星间链路，并在后续导航卫星上也配置了星

间链路单元
［６］
，开始逐渐发挥作用。当前国内外

关于北斗导航星间链路的研究热点主要集中在星

间精密测距
［７１０］
、自主定轨与星地联合定轨

［１１１６］
、

星间组网规划
［１７１８］

等方面。但北斗导航星间链

路的功能和定位不仅仅局限于精密测距和自主定

轨，北斗卫星全球导航系统建成以后，将成为中国

首个具备全球全天时覆盖能力的星座，北斗导航

卫星之间的数据传输不仅可以服务于导航系统本

身，也可以用于全球任意地点信息的不落地回传，

实现“一星通，一网通”，对于破解中国无法全球

布站的困境具有重要的现实意义。针对导航星座

星间数据传输问题，也有一些相关的研究，涉及信

号体制、传输协议、拓扑路由、编码控制等。文献

［１９］提出了一种测距通信一体化的导航星座星
间链路无线信号结构，该信号结构采用非均衡

ＱＰＳＫ调制模式，包括测距信道和通信信道，测距
信道和通信信道的信道功率根据链路预算进行配

比，通信信道的速率也可进行调整，但没有给出速

率调整的算法和依据。文献［２０］借鉴了数字卫
星广播的思路，提出了通过采用自适应编码控制

的方式来提高全球导航系统的星间数据传输效

益，起到了较好的效果，但该方法在带来效益提升

的同时，频繁的编码调整也给星上解调带来较大

的计算负担。文献［２１］从组网协议设计的角度

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004009&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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入手，提出了基于 ＣＣＳＤＳ（ＣｏｎｓｕｌｔａｔｉｖｅＣｏｍｍｉｔｔｅｅ
ｆｏｒＳｐａｃｅＤａｔａＳｙｓｔｅｍ）的北斗全球卫星导航系统
信息传输接入模型，来提高星间信息传输的时效

性和可靠性，也是解决问题的一种有效方式，但解

决的是接入层的问题。

本文针对北斗导航星座星间传输效能问题，

从星间数据传输的信号模型入手，定量分析了星

间信号通信速率与信道变化特性的关系，给出了

基于星历的星间距离计算过程，在此基础上提出

了基于导航星历的星间通信速率控制方法，以北

斗导航系统中的 ＭＥＯ星座为对象，区分同轨道面
和异轨道面卫星，仿真评估了本文方法的传输效

能，验证了方法的有效性。

１　星间传输信号模型

卫星数字通信中，广泛采用非平衡 ＱＰＳＫ信
号结构，其同相支路和正交支路传输不相干的两

路独立数据流，可以采用不同的码速率和功率，以

较好的兼顾测距和通信功能，星间链路中也广泛

采用了此类信号结构
［１９］
。该信号结构如图 １所

示。图中：ｉ表示发射卫星，ｊ表示接收卫星，测量
帧对应同相支路，通信帧对应正交支路，测量帧的

功率幅度 ＡｉｊＣ和通信帧的功率幅度 Ａ
ｉｊ
Ｐ不同，可根

据测量和通信的性能要求进行配比。其中，测量

帧的数据速率远低于通信帧的数据速率，且测距

信道与通信信道严格时间同步，在测距信道同步

后可完全实现通信信道位同步、帧同步，以降低硬

件资源消耗。

传输信号 Ｓｉｊ（ｔ）的数学表达式可写为
Ｓｉｊ（ｔ）＝ＡｉｊＣＣ

ｉ
（ｔ）ＤｉＣ（ｔ）ｃｏｓ（２πｆｔ＋φ

ｉ
Ｃ）＋

　　ＡｉｊＰＰ
ｉ
（ｔ）ＤｉＰ（ｔ）ｓｉｎ（２πｆｔ＋φ

ｉ
Ｐ） （１）

式中：Ｃｉ（ｔ）为卫星ｉ发射测距扩频信号的扩频码；

图 １　星间测距通信一体化信号结构

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｉｇｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｒａｎｇｉｎｇｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

Ｐｉ（ｔ）为卫星 ｉ发射通信扩频信号的扩频码；
ＤｉＣ（ｔ）为卫星 ｉ发射测距扩频信号的数据码；

ＤｉＰ（ｔ）为卫星 ｉ发射通信扩频信号的数据码；ｆ为

星间链路信号的载波频率；φｉＣ为卫星 ｉ发射测距

扩频信号的载波相位；φｉＰ为卫星 ｉ发射通信扩频
信号的载波相位。

对于通信信道，数据信息 ＤｉＰ（ｔ）可以看作一
种随机的双极性非回归（ＮｏｎＲｅｔｕｒｎｔｏＺｅｒｏ，
ＮＲＺ）二进制位序列，其时间变量可以由一系列幅
度为 ｍ且时宽为 Ｔｂ 的正负极方形脉冲来表

示
［２２］
，其随时间 ｔ的变化函数可以进一步写为

ＤｉＰ（ｔ）＝ｍ
ｔ
Ｔｂ( ) ＝±ｍｋｐ（ｔ－ｎＴｂ） （２）

式中：ｍｋ＝±ｍ为序列为 ｎ的比特位的幅度，可
以从任意时间 ｔ＝０的时刻进行推算；ｐ（ｔ－ｎＴｂ）
为脉冲波形函数，ｎ＝?ｔ／Ｔｂ」，表示对 ｔ／Ｔｂ的值进
行向下取整，即采用比例式的整数部分，Ｔｂ为符
号位持续时间，其与位通信速率 Ｒｂ的关系为

Ｔｂ ＝
１
Ｒｂ

（３）

２　基于星历的星间通信速率控制方法

２．１　星间通信的速率计算
对于式（１）所示的信号结构，如果不考虑编

码增益，误码率 ＰＢＥＲ的计算公式为
［２３］

ＰＢＥＲ ＝Ｑ（２ Ｅｂ／Ｎ槡 ０） （４）
式中：Ｅｂ为平均到每个比特上的信号能量；Ｎ０为
噪声的功率谱密度。

将式（４）转换可得，对于给定误码率 ＰＢＥＲ，所
需的接收信号的 Ｅｂ／Ｎ０为

Ｅｂ
Ｎ０
＝
（Ｑ－１（ＰＢＥＲ））

２

４
（５）

对于星间通信链路，接收信号的 Ｅｂ／Ｎ０表达
式为

Ｅｂ
Ｎ０
＝Ｐｔ＋Ｇｔ＋Ｇｒ－２０ｌｇ

４πｄｉｊｆ( )ｃ
－ｋＴ－Ｒｂ （６）

式中：ｃ为光速；Ｐｔ为卫星 ｉ的发射机功率；Ｇｔ为
发射天线的增益；Ｇｒ为接收天线的增益；ｄｉｊ为通
信时刻卫星 ｉ与卫星 ｊ的传输距离；ｋ为玻尔兹
曼常数；Ｔ为接收机噪声温度。

结合式（５）和式（６），并经过一定的转化，可
得信息位通信速率的表达式为

Ｒｂ ＝Ｐｔ＋Ｇｔ＋Ｇｒ－２０ｌｇ
４πｄｉｊｆ( )ｃ

－

　　ｋＴ－
（Ｑ－１（ＰＢＥＲ））

２

４
（７）

２３７
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式中：发射机功率 Ｐｔ、发射天线增益 Ｇｔ、接收天线
增益 Ｇｒ、发射信号频率 ｆ和接收机的噪声温度 Ｔ
可预先测定。因此，对于给定的误码率需求

ＰＢＥＲ，只要得知星间的距离 ｄｉｊ，即可计算出信号的
位通信速率 Ｒｂ。
２．２　基于星历的星间距离计算

对于导航卫星 ｉ、ｊ，若二者对应的地心角为
α，则星间距离可表示为

ｄｉｊ＝ ｒ２ｉ ＋ｒ
２
ｊ －２ｒｉｒｊｃｏｓ槡 α （８）

式中：ｒｉ、ｒｊ分别为地心到卫星 ｉ、ｊ的距离。

ｒ＝ａ（１－ｅ
２
）

１＋ｅｃｏｓＭ
（９）

式中：ａ、ｅ、Ｍ分别为卫星的长半轴、离心率和真近
点角。

卫星 ｉ、ｊ对应的地心角 α的表达式为
ｃｏｓα＝ｃｏｓＩ０ｃｏｓＪ０＋ｓｉｎＩ０ｓｉｎＪ０ｃｏｓΔΩ０ （１０）
式中：

Ｉ０ ＝
π
２
－ｕｉ＋ａｒｃｔａｎｔａｎ

ΔΩ
２
ｃｏｓ( )λ

Ｊ０ ＝
π
２
－ｕｊ－ａｒｃｔａｎｔａｎ

ΔΩ
２
ｃｏｓ( ){ λ

（１１）

其中：λ为轨道面倾角；ΔΩ为双星的升交点赤经
之差；ｕｉ、ｕｊ分别为两星的相位。

综上，星间距离可以表示为

ｄｉｊ（ｔ）＝χ（ａｉ，ｅｉ，λｉ，Ｍｉ，ａｊ，ｅｊ，λｊ，Ｍｊ） （１２）

根据北斗卫星空中接口控制文件
［２４］
，上述参

数均可从卫星播发的广播星历中获得。这些广播

星历也可以作为星间通信内容的一部分在星间传

输。这样，单颗卫星既有自身的星历，又可通过星

间通信获得目标星的星历，在此基础上，根据

式（１２）即可计算得到星间距离。
２．３　星间通信速率控制方法流程

由于式（１１）中双星的相位 ｕｉ、ｕｊ随时间变

化，卫星间距离是时变量，对于固定的两颗卫星之

间建链，随着时间的不同，星间距离也不同；当某

一卫星与不同卫星建链时，目标星不同，星间距离

也存在差异。因此，星间通信时如果将通信速率

设定为固定值，势必要考虑距离最远、Ｅｂ／Ｎ０最差
的情况。但对于距离较近的星间链路，此时信号

的空间衰减较小，接收信号的质量较好，如果仍采

用最差情况下的通信速率，必然会造成传输能力

的冗余和浪费。从这点出发，基于信号传输模型

和星间距离的分析，提出一种基于导航星历的星

间通信速率控制方法，以适应星间传输特性的变

化，方法流程如图２所示。
为了使接收方能够及时掌握传输信号的速率

变化情况，准确解调信息，需要在发送的有效数据

前加入速率指示位，如图３所示。当接收方解析出
速率指示后，可以根据信号速率对数据帧进行解调。

图 ２　基于星历的星间通信速率控制方法

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｅｐｈｅｍｅｒｉｓ

图 ３　星间通信数据帧结构

Ｆｉｇ．３　Ｆｒａｍｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｄａｔａ

３　仿真分析

３．１　北斗导航星座构型
北斗三号（全球组网星）标称空间星座由３颗

ＧＥＯ卫星、３颗 ＩＧＳＯ卫星和 ２４颗 ＭＥＯ卫星组
成，并视情部署在轨备份卫星。ＧＥＯ卫星轨道高
度为 ３５７８６ｋｍ，分别定点于东经 ８０°、１１０．５°和
１４０°。ＩＧＳＯ卫星轨道高度为 ３５７８６ｋｍ，轨道倾
角为５５°。ＭＥＯ卫星轨道高度为 ２１５２８ｋｍ，轨道
倾角为５５°，回归周期为 ７天 １３圈，相位从 Ｗａｌｋ
ｅｒ２４／３／１星座中选择，第一轨道面升交点赤经
为０°［２５］。

根据星座设计，ＭＥＯ卫星数量占到了星座卫
星总数的８０％，是导航星座提供全球服务能力的
主要依托，因此仿真计算针对 ＭＥＯ卫星展开，其
构型如图４所示。

３３７
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图 ４　北斗导航星座 ＭＥＯ星座构型

Ｆｉｇ．４　ＭＥＯｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆＢｅｉｄｏｕ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ

３．２　同轨道面星间通信仿真分析
不失一般性，以第一轨道面的卫星为例进行

分析，计算 Ｍ１１卫星与同轨道其他卫星之间的距
离。对于同轨道面卫星，升交点赤经相同，此时

ΔΩ＝０，根据式（１０）、式（１１）可得
ｃｏｓα＝ｃｏｓ（ｕｉ－ｕｊ） （１３）

由于同轨道面卫星围绕地球同向运动，相互

之间的相位差 ｕｉ－ｕｊ为固定值，如图４所示，此时
星间距离不随时间变化。根据文献［２４］给定的
参数，利用式（８）可以计算 Ｍ１１卫星与 Ｍ１２、
Ｍ１３、Ｍ１４卫星之间的距离，结果如表 １所示。由
于 Ｍ１５与 Ｍ１１卫星被地球遮挡无法直视，计算时
不予考虑。另外，Ｍ１８、Ｍ１７、Ｍ１６与 Ｍ１２、Ｍ１３、
Ｍ１４位置对称，在此也不做重复计算。

基于表 １中的星间距离，根据式（７）可以计
算出信息通信速率 Ｒｂ。计算时，各个参数的设置
值如表２所示。

星间通信仿真计算时，通常将通信误码率设

为１０－６，本算例中也按该值设定［２６］
。根据式（７）

计算得到星间通信速率分别为 ５１．５７、１５．１０和
８．８５Ｋｂｉｔ／ｓ，对应的链路如图５所示。

表 １　Ｍ１１与同轨道面卫星之间的距离

Ｔａｂｌｅ１　ＤｉｓｔａｎｃｅｓｂｅｔｗｅｅｎＭ１１ａｎｄ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎｔｈｅｓａｍｅｏｒｂｉｔ

目标卫星 星间距离／ｋｍ

Ｍ１２ ２１３５８．６８

Ｍ１３ ３９４６５．５９

Ｍ１４ ５１５６４．０７

３．３　异轨道面星间通信仿真分析
北斗 ＭＥＯ卫星分布在３个轨道面，异轨道面

卫星间距离是时变量，具体数值可以基于卫星星

历由式（１２）计算得到。由于 ＭＥＯ卫星的星座构

型为Ｗａｌｋｅｒ星座，分析时以Ｍ１１卫星到第二轨道
面卫星距离为例展开，Ｍ１１与第三轨道面卫星间
的距离可参照进行。经过计算，星间距离变化情

况如图６所示。
计算结果表明，星间距离最大值为 ５５５８７ｋｍ，

对应 Ｍ１１卫星与 Ｍ２３卫星之间的链路，星间距离
最小值为 ２１４４３ｋｍ，对应 Ｍ１１卫星与 Ｍ２１卫星
之间的链路。根据方法流程，基于表 ２中的参数
配置，在给定误码率为 １０－６的情况下，可以根据
式 （７）计算得到星间通信速率，计算结果如图７

表 ２　星间通信链路中的参数设置

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｌｉｎｋｓ

参数 数值

传输误码率 １０－６

通信频率／ＧＨｚ ３０

发射功率／ｄＢＷ ２０

发射天线增益／ｄＢ ２５．５

接收天线增益／ｄＢ ２０

接收机噪声温度／Ｋ ３００

图 ５　第一轨道面卫星间通信速率

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒａｔｅｉｎ

ｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｂｉｔｐｌａｎｅ

图 ６　Ｍ１１卫星与第二轨道面星间距离

Ｆｉｇ．６　ＤｉｓｔａｎｃｅｓｂｅｔｗｅｅｎＭ１１ａｎｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｂｉｔｐｌａｎｅ

４３７
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所示。可见，通信速率随时间不断发生变化，变化

范围为７．６～５１．１Ｋｂｉｔ／ｓ。
系统实现时，并不要求通信速率完全随时间

瞬变，可以进行离散化采样以简化控制。以 Ｍ１１
与 Ｍ２５卫星间通信为例，按照 ５Ｋｂｉｔ／ｓ为一个量
化阶梯进行离散化处理。例如，通信速率在 ３５～
４０Ｋｂｉｔ／ｓ之间时取值 ３５Ｋｂｉｔ／ｓ，３０～３５Ｋｂｉｔ／ｓ之
间时取值３０Ｋｂｉｔ／ｓ。依次类推，经过离散化后的
通信速率配置如图８所示。

图 ７　Ｍ１１卫星与第二轨道面卫星间通信速率

Ｆｉｇ．７　ＩｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒａｔｅｏｆＭ１１ａｎｄ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｂｉｔｐｌａｎｅ

图 ８　离散化的 Ｍ１１卫星与 Ｍ２５卫星通信速率

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒａｔｅ

ｂｅｔｗｅｅｎＭ１１ａｎｄＭ２５

３．４　传输效能分析
对采用本文方法前后的２种情况进行对比分

析，首先考虑同轨道面卫星间通信的情况。根据

上述分析，如果未采用本文方法，而是利用固定速

率传输，那么通信速率应该满足距离最大的链路，

即 Ｍ１１与 Ｍ１４之间的链路，此时通信速率为
８．８５Ｋｂｉｔ／ｓ。采用本文方法后，不同卫星间的通
信速率可以不同配置，Ｍ１１与 Ｍ１２、Ｍ１３、Ｍ１４卫
星之间的通信速率可分别配置为 ５１．５７、１５．１０和
８．８５Ｋｂｉｔ／ｓ。那么，采用本文方法后的传输效率
提高８．５３倍。

对异轨道面卫星间通信的情况，采用积分的

方式进行效能分析。假设根据本文方法计算得到

的通信速率曲线为 Ｒｉｊｂ（ｔ），未采用速率调整算法

时要考虑最远传输距离，此时通信速率最小，为

ｍｉｎ（Ｒｉｊｂ（ｔ）），那么在一个传输周期 Ｔｃ内，传输效
率比的计算公式为

η＝
∫
Ｔｃ

０
Ｒｉｊｂ（ｔ）ｄｔ

ｍｉｎ（Ｒｉｊｂ（ｔ））Ｔｃ
（１４）

以 Ｍ１１卫星与 Ｍ２１卫星之间的链路为例分
析，采用本文方法得到的通信速率曲线如图 ９中
虚线所示，对应的 Ｓ１为传输数据量。而未采用本
文方法情况，通信速率固定，为最小值 ８．８５Ｋｂｉｔ／
ｓ，传输的数据量如图 ９中斜纹区域 Ｓ２所示。根
据式（１４）定量分析，可以得到传输效率比为
２．４８。

依照此方法，对 Ｍ１１与第二轨道面其余卫星
之间的链路进行分析，可得采用本文方法后带来

的传输效率提升，如图１０所示。
从图１０中可以看出，采用本文方法后传输效

能带来了明显的增加，最低提高了 １．４３倍，最高
提高了 ８．３倍。综合考虑同轨道面和异轨道面
２类情况，Ｍ１１卫星与星座内其他卫星建链时，若
采用固定速率，需要考虑最远距离，即 Ｍ１１与
Ｍ２３通信时对应的最大距离 ５５５８７ｋｍ，此时通信
速率为 ７．６Ｋｂｉｔ／ｓ；采用本文方法后，通信速率随
信道变化而调整，最高速率可达 ５１．５７Ｋｂｉｔ／ｓ，总
体效能可提高１．９２倍。

图 ９　Ｍ１１卫星与 Ｍ２１卫星间传输效能对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

ｂｅｔｗｅｅｎＭ１１ａｎｄＭ２１

图 １０　Ｍ１１与第二轨道面卫星间传输效能对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｂｅｔｗｅｅｎ

Ｍ１１ａｎｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｂｉｔｐｌａｎｅ

５３７
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４　结　论

北斗导航星座星间通信速率控制方法利用北

斗卫星自有的导航电文数据来估计信道状态的实

时变化，而后基于此估计动态调整星间信号通信

速率，以提高数据传输效能，分析表明：

１）导航星座星间通信传输链路具有时变特
性，采用固定通信速率会造成传输能力的冗余和

浪费。

２）充分利用了导航卫星自身具有的导航电
文资源，在满足用户通信质量需求的前提下调整

星间通信速率。采用本文方法后，星间数据传输

效能可提高１．９２倍。
３）针对北斗导航星座进行了特定分析，但原

理和思想可拓展应用到其他全球导航系统中。

为了简化分析，突出方法设计和流程，在分析

时未考虑北斗导航系统中的 ＧＥＯ卫星和 ＩＧＳＯ卫
星，可在后续的研究中加以补充。此外，传输效能

分析时未结合星座星间组网规划，也可作为后续

研究的方向。
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ＣＨＥＮＪＹ，ＺＨＯＵＹＢ，ＧＵＯＸＹ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｉｎｖｅｎｔｉｏｎｒｅｌａｔｅｓ

ｔｏａｗｉｒｅｌｅｓｓｓｉｇｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｌｉｎｋｉｎｔｅｇｒａｔｉｎｇ

ｒａｎｇｉｎｇｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ：ＣＮ１０３８１２５５２Ａ［Ｐ］．２０１４０５２１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＨＵＡＮＧＪＨ，ＳＵＹＸ，ＬＩＵＷＸ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｍｏｄｕｌａｔｉｏｎａｎｄ

ｃｏｄｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｉｎｔｅｒｓａｔ

ｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｈａｎｎｅｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＴ

Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１６，１０（１６）：２０９１２０９５．

［２１］钟涛，易先清，侯振伟，等．基于 ＣＣＳＤＳ的北斗全球卫星导

航系统信息传输接入模型研究［Ｃ］∥第五届中国卫星导航

学术年会，２０１４：５４５９．

ＺＨＯＮＧＴ，ＹＩＸＱ，ＨＯＵＺＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎａｃｃｅｓｓｍｏｄｅｌｏｆＢｅｉｄｏｕｇｌｏｂａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＣＣＳＤＳ［Ｃ］∥ＴｈｅＦｉｆｔｈＣｈｉｎａＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉ

ｇａｔｉｏｎＡｃａｄｅｍｉｃＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１４：５４５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＡＣＨＡＲＹＡＲ．卫星导航基础原理［Ｍ］．袁洪，徐颖，陈夏兰，

译．北京：电子工业出版社，２０１７：６２７３．

ＡＣＨＡＲＹＡＲ．Ｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｍ］．ＹＵＡＮ

Ｈ，ＸＵＹ，ＣＨＥＮＸＬ，ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆ

ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１７：６２７３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］樊昌信，曹丽娜．通信原理［Ｍ］．７版．北京：国防工业出版

社，２０１２：１３２１８０．

ＦＡＮＣＸ，ＣＡＯＬＮ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．７ｔｈ

ｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１２：１３２１８０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］中国卫星导航系统管理办公室．北斗卫星导航系统空间信

号接口控制文件公开服务信号 Ｂ１Ｉ（３．０版）［ＥＢ／ＯＬ］．

（２０１９０２１０）［２０１９０７０６］．ｈｔｔｐ：∥ｗｗｗ．ｂｅｉｄｏｕ．ｇｏｖ．ｃｎ／ｘｔ／

ｇｆｘｚ／２０１９０２／Ｐ０２０１９０２２７５９２９８７９５２６７４．ｐｄｆ．

ＣｈｉｎａＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎＯｆｆｉｃｅ．Ｂｅｉｄｏｕｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｓｙｓｔｅｍｓｉｇｎａｌｉｎｓｐａｃｅｉｎｔｅｒｆａｃｅｃｏｎｔｒｏｌｄｏｃｕｍｅｎｔｏｐｅｎｓｅｒｖｉｃｅ

ｓｉｇｎａｌＢ１Ｉ（Ｖｅｒｓｉｏｎ３．０）［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１９０２１０）［２０１９０７

０６］．ｈｔｔｐ：∥ｗｗｗ．ｂｅｉｄｏｕ．ｇｏｖ．ｃｎ／ｘｔ／ｇｆｘｚ／２０１９０２／Ｐ０２０１９０２２

７５９２９８７９５２６７４．ｐｄｆ（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］谭述森．充满期待的北斗全球卫星导航系统［Ｊ］．科学通

报，２０１８，６３（２７）：２８０２２８０３．

ＴＡＮＳＳ．ＢｅｆｕｌｌｏｆｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｓｏｆＢｅｉｄｏｕｇｌｏｂａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅｎａｖｉ

ｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＳｃｉｅｎｃｅＢｕｌｌｅｔｉｎ，２０１８，６３（２７）：

２８０２２８０３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］梁俊明．卫星通信系统星间链路设计研究［Ｄ］．长沙：国防

科学技术大学，２００６：４２４３．

ＬＩＡＮＧＪＭ．Ｓｔｕｄｙａｎｄｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｌｉｎｋｓｏｆｓａｔ

ｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００６：４２４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　李献斌　 男，博士，助理研究员。主要研究方向：星间测距与

星间通信。

王建　男，博士，助理研究员。主要研究方向：软件无线电和数

字信号处理。

范广腾　男，博士，助理研究员。主要研究方向：卫星导航与

定位。

杨志玺　男，博士，助理研究员。主要研究方向：空间仪器。

７３７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
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Ｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆ
Ｂｅｉｄｏｕｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ

ＬＩＸｉａｎｂｉｎ，ＷＡＮＧＪｉａｎ，ＦＡＮＧｕａｎｇｔｅｎｇ，ＹＡＮＧＺｈｉｘｉ

（ＮａｔｉｏｎａｌＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＡｃａｄｅｍｙｏｆＭｉｌｉｔａｒｙＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｂｅｉｄｏｕｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｃａｎａｃｈｉｅｖｅａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｂｙｉｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｒａｎｇｉｎｇａｎｄｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇｌｉｎｋｓ．Ｄｕｒｉｎｇｄａｔａｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｓａｔ
ｅｌｌｉｔｅｌｉｎｋｓ，ｔｈｅｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｗｉｔｈｔｉｍｅｃａｕｓｅｓｔｈｅｃｏｎｓｔａｎｔｃｈａｎｇｅｏｆｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｃｈａｎｎｅｌ．Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｒａｎｓｍｉｔｔｉｎｇｌｉｎｋｓ，ａｎｉｎ
ｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｅｐｈｅｍｅｒｉｓｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｏｎｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｔｈａｔｔｈｅ
ｑｕａｌｉｔｙｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｓｅｒｖｉｃｅｉｓｓａｔｉｓｆｉｅｄ，ｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｅｉｓｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙｃａｌｃｕｌａｔ
ｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｅｐｈｅｍｅｒｉｓｒｅｓｏｕｒｃｅｓｔｈａｔｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｓｅｓｓｅｓ，ａｎｄｔｈｅｔｒａｎｓｍｉｓ
ｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｄｙｎａｍｉｃａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｏｆｔｈｅｒａｔｅ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｕｓｉｎｇ
ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆＢｅｉｄｏｕｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｃａｎｂｅｉｍ
ｐｒｏｖｅｄｂｙ１．９２ｔｉｍｅｓ，ｗｈｉｃｈｖｅｒｉｆｉｅｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｂｅｉｄｏｕ；ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎ；ｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ；ｒａｔｅｃｏｎｔｒｏｌ；ｅｐｈｅｍｅｒｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０７２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１０２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１１０６０８：４２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１０５．０９５３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８０１５０３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｊｉａｎ７１０１０８＠１２６．ｃｏｍ
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２０２０年 ４月
第４６卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１０；录用日期：２０１９０９０６；网络出版时间：２０１９０９１６１６：３６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９１６．１５３５．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：１３６６１３１５６６８＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：辛腾达，赵继广，崔村燕，等．推进剂贮箱区间干涉时变可靠性分析方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：７３９
７４５．ＸＩＮＴＤ，ＺＨＡＯＪＧ，ＣＵＩＣＹ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒｖａｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｔｉｍｅｖａｒｉａｎｔｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｔａｎｋ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：７３９７４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２９４

推进剂贮箱区间干涉时变可靠性分析方法

辛腾达１，赵继广２，崔村燕３，，段永胜３

（１．航天工程大学 研究生院，北京 １０１４１６；　２．航天工程大学 电子与光学工程系，北京 １０１４１６；

３．航天工程大学 宇航科学与技术系，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：在推进剂贮箱服役期内，由于材料强度退化及外界随机载荷等不确定因素
的存在，其可靠性表现为时变特性。基于区间理论与应力强度干涉理论，为推进剂贮箱时变
可靠性分析提供了一种区间干涉时变可靠性分析方法。通过对椭球底圆柱贮箱应力进行分

析，根据贮箱等效应力分布与强度幂指数退化模型，将应力与强度转换为时变区间变量的形

式。结合应力强度干涉理论，将任意时刻应力与强度区间转换为标准化区间，根据临界状态
函数与标准化区间的位置关系，定义区间干涉时变可靠性指标。结合示例参数对推进剂贮箱

时变可靠性进行了分析，并与服从正态分布的应力强度干涉可靠性方法及区间可靠性方法分
析结果进行了对比，验证了所提方法的有效性。

关　键　词：推进剂贮箱；时变可靠性；区间理论；应力强度干涉；可靠性分析
中图分类号：Ｖ５５５．＋１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７３９０７

　　推进剂贮箱作为贮存液体推进剂的大型薄壁
结构，一旦发生泄漏将造成巨大的经济损失、环境

破坏与人员伤亡，因此对推进剂贮箱的可靠性进

行分析，对保证航天试验安全具有重大的现实意

义。当火箭长期处于代发状态时，由于腐蚀、老化

及外界随机载荷等因素的影响，推进剂贮箱的可

靠性不再是传统模型下的单一数值，通常表现出

时变特性。

结构时变可靠性分析主要基于跨越率的方

法
［１２］
，但由于其复杂的积分运算，很难在工程实

际中进行有效的应用。为提高跨越率的计算效

率，ＡｎｄｒｉｅｕＲｅｎａｕｄ等［３］
提出了 ＰＨＩ２方法。然

而，对于一些复杂结构，ＰＨＩ２方法的计算效率也
将会大大降低。蒙特卡罗

［４５］
、等效随机过程变

换
［６］
、基于交叉熵的自适应采样

［７］
及应力强度干

涉
［８］
等基于概率随机过程的方法，也是时变可靠

性分析中常用的方法。然而，概率可靠性分析在

很大程度上依赖于参数的具体分布，如果由于缺

乏数据而主观对分布形式进行假设，所得分析结

果难以令人信服
［９］
。

２０世纪９０年代，ＢｅｎＨａｉｍ［１０］首次提出基于
凸模型理论的结构可靠度概念，将工程结构中的

有界不确定参数表示为凸模型的形式。１９９５年，
Ｅｌｉｓｈａｋｏｆｆ［１１］将应力上界与屈服应力之比定义为
非概率安全系数，应用区间理论对非概率安全性

进行了分析。２００１年，Ｇｕｏ和 Ｌｖ［１２］将不确定参
数量化为区间变量，提出将原点到极限状态面的

最短距离定义为非概率可靠度的方法。２００３年，
Ｑｉｕ和 Ｗａｎｇ［１３］将非概率区间方法与概率方法进
行了比较，证明了区间理论与概率理论分析结果

的一致性。近年来，非概率可靠性理论处理参数

不确定问题的巨大优势，引起了理论界和工程界

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004010&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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的广泛关注
［１４１５］

，为推进剂贮箱时变可靠性分析

提供了重要参考。

本文基于区间理论与应力强度干涉理论，提
出了一种应用于推进剂贮箱时变可靠性分析的非

概率区间干涉时变可靠性分析方法，并结合推进

剂贮箱示例参数，与服从正态分布的应力强度干
涉可靠性方法及区间可靠性方法进行了对比分

析，验证了本文方法的有效性。

１　推进剂贮箱应力分析

１．１　椭球底圆柱贮箱模型
椭球底圆柱贮箱是贮存液体推进剂的重要结

构，主要承受内部增压、轴压及液压的作用。根据

椭球底圆柱贮箱的实际受力情况，建立椭球底圆

柱贮箱模型，如图１所示。图中：ｘＯｙ为基准坐标
系，δｂ为椭球下底壁厚，ｒ为参考点到 ｙ轴距离，
ｂ为椭球底高度，Ｒ１和 Ｒ２分别为椭球下底第一曲
率半径和第二曲率半径，φｂ为 Ｒ２与 ｙ轴夹角，
ａ为贮箱半径，δｃ为圆柱筒壁厚，ｈｃ为圆柱筒高
度，ｈ为推进剂液面高度，δｒ为椭球上底壁厚，Ｒ３
和 Ｒ４分别为椭球上底第一曲率半径和第二曲率
半径，φｒ为 Ｒ４与 ｙ轴夹角。

图 １　椭球底圆柱贮箱模型

Ｆｉｇ．１　Ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｔａｎｋｍｏｄｅｌｗｉｔｈｅｌｌｉｐｓｏｉｄｂｏｔｔｏｍ

１．２　椭球下底应力分析
据图１可知，贮箱椭球下底母线的椭圆方程

可表示为

ｘ２

ａ２
＋ｙ

２

ｂ２
＝１　　０＜ｙ≤ ｂ （１）

椭球模数 ｍ定义为贮箱半径 ａ（椭球底母线
长半轴）与椭球底高度 ｂ（椭球底母线短半轴）之

比，即 ｍ＝ａ／ｂ，可得

ｒ＝ｘ＝ ａ２－ｍ２ｙ槡
２

ｓｉｎφｂ＝
ａ２－ｍ２ｙ２

ｍ４ｙ２＋ａ２－ｍ２ｙ槡 ２

Ｒ１＝ （ｍ４ｙ２＋ａ２－ｍ２ｙ２）槡
３／（ｍ２ａ２）

Ｒ２＝ ｍ４ｙ２＋ａ２－ｍ２ｙ槡















２

（２）

贮箱椭球下底主要承受内部增压与液压的作

用，椭球下底参考面上的平衡方程可表示为

［Ｐ＋ｇρ（ｈ＋ｙ）］πｒ２＋ｇρＶｂ ＝σｂ１２πｒδｂｓｉｎφｂ
（３）

式中：Ｐ为内部增压；σｂ１为椭球下底经向应力；

ｇ为重力加速度，取为９．８ｍ／ｓ２；ρ为推进剂密度；
Ｖｂ为参考面以下的容积，即

Ｖｂ ＝
２πａ２ｂ
３ １－１．５ｙ

ｂ
＋０．５ｙ

３

ｂ( )３ （４）

据式（３）可得椭球下底经向应力 σｂ１为

σｂ１ ＝
［Ｐ＋ｇρ（ｈ＋ｙ）］πｒ２＋ｇρＶｂ

２πｒδｂｓｉｎφｂ
（５）

根据旋转薄壳无矩理论，椭球下底任意微元

均存在：

σｂ１
Ｒ１
＋
σｂ２
Ｒ２
＝Ｐ＋ｇρ（ｈ＋ｙ）

δｂ
（６）

式中：σｂ２为椭球下底环向应力。
结合式（５）、式（６），可得

σｂ２ ＝
［Ｐ＋ｇρ（ｈ＋ｙ）］Ｒ２

δｂ
－
σｂ１Ｒ２
Ｒ１

（７）

１．３　圆柱筒应力分析
在内部增压与轴压作用下，圆柱筒经向应力

σｃ１为

σｃ１ ＝
Ｐａ
２δｃ
－ Ｚｇ
２πａδｃ

（８）

式中：Ｚ为火箭起飞质量。
在内部增压及推进剂液压的作用下，圆柱筒

环向应力 σｃ２为

σｃ２ ＝
［Ｐ＋ｇρ（ｈ＋ｙ）］ａ

δｃ
（９）

１．４　椭球上底应力分析
贮箱椭球上底（－ｈｃ－ｂ≤ｙ＜－ｈｃ）与椭球下

底结构相同，即 Ｒ３＝Ｒ１，Ｒ４＝Ｒ２，ｓｉｎφｒ＝ｓｉｎφｂ。
则贮箱椭球上底母线的椭圆方程为

ｘ２

ａ２
＋
（ｙ＋ｈｃ）

２

ｂ２
＝１　　 －ｈｃ－ｂ≤ ｙ＜－ｈｃ

（１０）
当 －ｈ≤ｙ＜－ｈｃ时，椭球上底受内部增压与

液压作用，椭球上底经向应力 σｒ１与环向应力 σｒ２

０４７
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分别为

σｒ１ ＝
Ｒ４［Ｐ＋ｇρ（ｈ＋ｙ）］

２δｒ

σｒ２ ＝
［Ｐ＋ｇρ（ｈ＋ｙ）］Ｒ４

δｒ
－
σｒ１Ｒ４
Ｒ

{
３

（１１）

当 －ｈｃ－ｂ≤ｙ＜－ｈ时，椭球上底仅受内部
增压作用，σｒ１与 σｒ２可分别表示为

σｒ１ ＝
Ｒ４Ｐ
２δｒ

σｒ２ ＝
ＰＲ４
δｒ
－
σｒ１Ｒ４
Ｒ










３

（１２）

１．５　贮箱等效应力分析
通过对贮箱各部分应力的分析，以 σ１与 σ２

分别代表经向应力与环向应力，可知贮箱椭球下

底、圆柱筒及椭球上底应力状态主要有３种形式：
①σ１＞０与 σ２＞０均为拉应力；②σ１≤０为压应
力，σ２＞０为拉应力；③σ１＞０为拉应力，σ２≤０为
压应力。

根据第三强度理论，等效应力 σｅ可定义为
［１６］

σｅ ＝
ｍａｘ（σ１，σ２）　　 σ１ ＞０，σ２ ＞０

σ１ ＋ σ２
{ 其他

（１３）

２　区间干涉时变可靠性分析方法
设 Ｔ为参考寿命，ｔ∈［０，Ｔ］为服役时刻，Ｘ＝

｛Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ｝为与强度 Ｒ相关的参数集，Ｙ＝
｛Ｙ１，Ｙ２，…，Ｙｍ｝为与应力 Ｓ相关的参数集，据应
力强度干涉理论，贮箱的状态函数可表示为
Ｍ ＝Ｒ（Ｘ，ｔ）－Ｓ（Ｙ，ｔ） （１４）

基于 Ｓｃｈａｆｆ幂指数强度退化模型［１７］
，服役周

期内任意时刻贮箱强度可表示为

Ｒ（Ｘ，ｔ）＝Ｒ（Ｘ，０）－（Ｒ（Ｘ，０）－Ｒ（Ｘ，Ｔ））（ｔ／Ｔ）γ

（１５）
式中：Ｒ（Ｘ，ｔ）为任意 ｔ时刻贮箱强度；Ｒ（Ｘ，０）为
ｔ＝０时刻贮箱强度；Ｒ（Ｘ，Ｔ）为 ｔ＝Ｔ时刻贮箱强
度；γ为与材料相关的衰减系数。

根据区间理论，贮箱强度区间 Ｒ（Ｘ，ｔ）的上下
界可分别表示为

珔Ｒ（Ｘ，ｔ）＝珔Ｒ（Ｘ，０）－（Ｒ（Ｘ，０）－Ｒ（Ｘ，Ｔ））（ｔ／Ｔ）γ

（１６）
Ｒ（Ｘ，ｔ）＝Ｒ（Ｘ，０）－（珔Ｒ（Ｘ，０）－Ｒ（Ｘ，Ｔ））（ｔ／Ｔ）γ

（１７）
式中：珔Ｒ（Ｘ，０）和Ｒ（Ｘ，０）分别为 ｔ＝０时刻Ｒ（Ｘ，ｔ）
的上下界。

Ｒ（Ｘ，ｔ）的中值与离差可分别表示为
Ｒｃ（Ｘ，ｔ）＝Ｒｃ（Ｘ，０）－（Ｒｃ（Ｘ，０）－
　　Ｒ（Ｘ，Ｔ））（ｔ／Ｔ）γ （１８）

Ｒｒ（Ｘ，ｔ）＝Ｒｒ（Ｘ，０）＋Ｒｒ（Ｘ，０）（ｔ／Ｔ）γ （１９）
式中：Ｒｃ（Ｘ，０）和 Ｒｒ（Ｘ，０）分别为 ｔ＝０时刻
Ｒ（Ｘ，ｔ）的中值与离差。
　　将贮箱常载荷应力 Ｓｎ（Ｙ，ｔ）及不确定载荷应
力 Ｓｕ（Ｙ，ｔ）表示为区间变量：

Ｓｎ（Ｙ，ｔ）＝［Ｓｎ（Ｙ，ｔ），Ｓｎ（Ｙ，ｔ）］ （２０）

Ｓｕ（Ｙ，ｔ）＝［Ｓｕ（Ｙ，ｔ），Ｓｕ（Ｙ，ｔ）］ （２１）

则贮箱应力区间 Ｓ（Ｙ，ｔ）的上下界分别为
珔Ｓ（Ｙ，ｔ）＝珔Ｓｎ（Ｙ，ｔ）＋珔Ｓｕ（Ｙ，ｔ） （２２）
Ｓ（Ｙ，ｔ）＝Ｓｎ（Ｙ，ｔ）＋Ｓｕ（Ｙ，ｔ） （２３）
　　Ｓ（Ｙ，ｔ）的中值与离差可分别表示为
Ｓｃ（Ｙ，ｔ）＝Ｓｃｎ（Ｙ，ｔ）＋Ｓ

ｃ
ｕ（Ｙ，ｔ） （２４）

Ｓｒ（Ｙ，ｔ）＝Ｓｒｎ（Ｙ，ｔ）＋Ｓ
ｒ
ｕ（Ｙ，ｔ） （２５）

式中：Ｓｃｎ（Ｙ，ｔ）和 Ｓ
ｒ
ｎ（Ｙ，ｔ）分别为 Ｓｎ（Ｙ，ｔ）的中值

和离差；Ｓｃｕ（Ｙ，ｔ）和 Ｓ
ｒ
ｕ（Ｙ，ｔ）分别为 Ｓｕ（Ｙ，ｔ）的中

值和离差。

任意时刻贮箱强度与应力均可转化为标准化

区间：

Ｒ（Ｘ，ｔ）＝Ｒｃ（Ｘ，ｔ）＋Ｒｒ（Ｘ，ｔ）δＲ （２６）

Ｓ（Ｙ，ｔ）＝Ｓｃ（Ｙ，ｔ）＋Ｓｒ（Ｙ，ｔ）δＳ （２７）
式中：－１≤δＲ≤１和 －１≤δＳ≤１分别为贮箱强度
和应力标准化变量。

贮箱的状态函数 Ｍ可表示为
Ｍ ＝Ｒｃ（Ｘ，ｔ）＋Ｒｒ（Ｘ，ｔ）δＲ －

　　Ｓｃ（Ｙ，ｔ）－Ｓｒ（Ｙ，ｔ）δＳ （２８）
临界状态函数 Ｍ＝０可表示为

δＲ ＝
Ｓｒ（Ｙ，ｔ）
Ｒｒ（Ｘ，ｔ）

δＳ－
Ｒｃ（Ｘ，ｔ）－Ｓｃ（Ｙ，ｔ）

Ｒｒ（Ｘ，ｔ）
（２９）

Ｍ＝０在标准化区间内的斜率可表示为 ｋ＝
Ｓｒ（Ｘ，ｔ）／Ｒｒ（Ｙ，ｔ）≥０，不同时刻 Ｍ＝０与标准化
区间的位置关系不同。

１）当Ｒ（Ｘ，ｔ）≥珔Ｓ（Ｙ，ｔ）时，对于标准化区间
内（δＳ，δＲ），Ｍ≥０，贮箱处于完全可靠状态。
此时区间干涉时变可靠性指标 η定义为

η＝Ｒ
ｃ
（Ｘ，ｔ）－Ｒｒ（Ｘ，ｔ）
Ｓｃ（Ｙ，ｔ）＋Ｓｒ（Ｙ，ｔ）

（３０）

此时存在 η≥１，η值随Ｒ（Ｘ，ｔ）－珔Ｓ（Ｙ，ｔ）的
减小而减小，表示贮箱的安全裕度。

２）当Ｒ（Ｘ，ｔ）＜珔Ｓ（Ｙ，ｔ），珔Ｒ（Ｘ，ｔ）＞Ｓ（Ｙ，ｔ）
时，Ｍ＝０将标准化区间分为两部分，Ｍ＞０为可
靠域，Ｍ＜０为失效域。当 ｋ＞１、ｋ＝１或 ０≤ｋ＜１
时，即可确定 Ｍ＝０与标准化区间的位置关系，如
图２所示。

此时，将可靠域面积 Ａｒ与标准化区间面积
Ａ＝４的比值，定义为任意时刻区间干涉时变可靠

１４７
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性指标 η：
η＝Ａｒ／Ａ （３１）

据式（３１）可知 η∈（０，１），贮箱处于非完全
可 靠状态，η表示结构的可靠度。当ｋ＞１，ｋ＝１

或０≤ｋ＜１时，任意时刻区间干涉时变可靠性指
标 η可据式（３１）求得。以 ｋ＝２，ｋ＝１及 ｋ＝１／２
为例，随 Ｍ＝０与标准化区间位置关系的变化，相
应的 η值如图３所示。

图 ２　临界状态函数与标准化区间

Ｆｉｇ．２　Ｃｒｉｔｉｃａｌｓｔａｔｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｉｎｔｅｒｖａｌ

图 ３　ｋ＝２，ｋ＝１，ｋ＝１／２时可靠性指标

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｗｈｅｎｋ＝２，ｋ＝１ａｎｄｋ＝１／２

　　３）当 珔Ｒ（Ｘ，ｔ）≤Ｓ（Ｙ，ｔ）时，对于标准化区间
内（δＳ，δＲ），Ｍ≤０，贮箱处于失效状态，将区
间干涉时变可靠性指标定义为 η＝０。

３　验证分析
以表１所示参数为例，分别对贮箱椭球下底、

圆柱筒及椭球上底的时变可靠性进行分析，并与

服从正态分布的应力强度干涉可靠性方法及区

间可靠性方法进行对比分析，验证本文方法的有

效性。

不确定载荷应力区间可根据外界随机载荷参

数而求得，假设不确定载荷应力区间 Ｓｕ（Ｙ，ｔ）为
［０，１０］，则据式（２２）～式（２５）可得贮箱应力区间
参数，如表２所示。

服从正态分布的应力强度干涉可靠性方法
是一种常用的概率可靠性分析方法，在参数具体

２４７
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表 １　贮箱示例参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓａｍｐｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔａｎｋ

参数 数值

ｍ ２

ρ／（ｋｇ·ｍ－３） １０００

Ｐ／ＭＰａ ０．１

Ｚ／ｔ ２８０

ｈ／ｍ １０．５

Ｔ／ｈ ５００００

γ ４

ａ／ｍ ２

ｈｃ／ｍ １０

δｃ，δｂ／ｍｍ ４

δｒ／ｍｍ ３

Ｒｒ（Ｘ，０）／ＭＰａ ３０

Ｒｃ（Ｘ，０）／ＭＰａ ３００

Ｒ（Ｘ，Ｔ）／ＭＰａ ２００

表 ２　贮箱应力区间参数

Ｔａｂｌｅ２　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔａｎｋｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｒｖａｌＭＰａ

贮箱 珔Ｓｎ（Ｙ，ｔ）Ｓｎ（Ｙ，ｔ）珔Ｓｕ（Ｙ，ｔ）Ｓｕ（Ｙ，ｔ）Ｓｃ（Ｙ，ｔ）Ｓｒ（Ｙ，ｔ）

上底 １０４．８９ ４７．１５ ３０ ０ ９１．０２ ４３．８７

圆柱筒 １３１．１０ ８２．０７ ３０ ０ １２１．５９ ３９．５２

下底 １６０．３６ ７５．０３ ３０ ０ １３２．７０ ５７．６７

分布已知情况下，可准确分析结构的可靠状态。

当任意时刻贮箱强度服从均值为 Ｒｃ（Ｘ，ｔ），标准
差为 Ｒｒ（Ｘ，ｔ）／３的正态分布，贮箱应力服从均值
为 Ｓｃ（Ｙ，ｔ），标准差为 Ｓｒ（Ｙ，ｔ）／３的正态分布时，
贮箱强度 Ｒ（Ｘ，ｔ）∈［Ｒ（Ｘ，ｔ），珔Ｒ（Ｘ，ｔ）］与贮箱应
力 Ｓ（Ｙ，ｔ）∈ ［Ｓ（Ｙ，ｔ），珔Ｓ（Ｙ，ｔ）］的概率为
９９．７３％，任意时刻服从正态分布的应力强度干
涉可靠性指标 ηｎ可表示为

［１８］

ηｎ ＝Φ
Ｒｃ（Ｘ，ｔ）－Ｓｃ（Ｙ，ｔ）

（Ｒｒ（Ｘ，ｔ）／３）２＋（Ｓｒ（Ｙ，ｔ）／３）槡
( )２

（３２）
式中：Φ（·）为标准正态分布函数。

区间可靠性方法是一种重要的非概率可靠性

分析方法，但其对非完全可靠状态的分析过于保

守
［１９］
，任意时刻区间可靠性指标 ηｉ可表示为

ηｉ＝
Ｒｃ（Ｘ，ｔ）－Ｓｃ（Ｙ，ｔ）
Ｒｒ（Ｘ，ｔ）＋Ｓｒ（Ｙ，ｔ）

（３３）

据式（３０）～式（３３），可得贮箱椭球下底、圆
柱筒及椭球上底的可靠性指标 ηｉ、ηｎ及 η，如图 ４
所示。

如图４（ａ）所示，当０ｈ≤ｔ≤４４２３０ｈ时，存在
ηｎ＝１、１．９０８≥ηｉ≥１及 １．４１８≥η≥１，贮箱椭球
下底处于完全可靠状态；当 ４４２３０ｈ＜ｔ≤Ｔ时，存
在１＞ηｎ≥０．９９２、１＞η≥０．９０８及１＞ηｉ≥０．５７２，
贮箱椭球下底处于非完全可靠状态。

图 ４　贮箱椭球下底、圆柱筒和椭球上底可靠性指标

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｅｓｏｆｅｌｌｉｐｓｏｉｄｒｏｏｆ，

ｃｙｌｉｎｄｅｒａｎｄｅｌｌｉｐｓｏｉｄｂｏｔｔｏｍ

如图４（ｂ）所示，当０ｈ≤ｔ≤４７８３０ｈ时，存在
ηｎ＝１、２．５６６≥ηｉ≥１及 １．６７６≥η≥１，贮箱圆柱
筒处于完全可靠状态；当 ４７８３０ｈ＜ｔ≤Ｔ时，存在
１＞ηｎ≥０．９９９、１＞ηｉ≥０．７８８及 １＞η≥０．９７７，贮
箱圆柱筒处于非完全可靠状态。

如图４（ｃ）所示，当０ｈ≤ｔ≤Ｔ时，存在 ηｎ＝１、
５．７６２≥ηｉ≥２．５３７及 ２．７６５≥η≥１．７１６，贮箱椭
球上底处于完全可靠状态。

综上所述，本文方法的分析结果与服从正态

分布的应力强度干涉可靠性方法及区间可靠性
方法分析结果一致，η介于 ηｎ与 ηｉ之间。当椭
球下底、圆柱筒及椭球上底处于完全可靠状态时，

可靠性指标 ηｎ＝１、ηｉ≥１及 ηｎ≤η≤ηｉ，η表示其

３４７
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安全裕度。当椭球下底、圆柱筒及椭球上底处于

非完全可靠状态时，可靠性指标 ０＜ηｎ＜１、０＜
ηｉ＜１及 ηｉ＜η＜ηｎ，η表示其可靠度。区间干涉
时变可靠性分析方法无须参数的具体分布即可对

贮箱的可靠性进行分析，且可有效改善区间可靠

性方法对非完全可靠状态分析过于保守的问题。

４　结　论

１）任意时刻贮箱椭球下底、圆柱筒及椭球上
底的可靠性均可由区间干涉时变可靠性指标

η∈［０，＋∞）进行分析。
２）η≥１为安全裕度，结构处于完全可靠状

态；０＜η＜１为可靠度，结构处于非完全可靠状
态；η＝０，结构处于失效状态。

３）推进剂贮箱椭球下底、圆柱筒及椭球上底
的可靠性均随时间而降低，逐渐由完全可靠状态

转换为非完全可靠状态。
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一种圆柱物料装填机器人残余振动抑制方法

郑昱，广晨汉，杨洋

（北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为提高载具内的物料装填效率，提出了一种在载具内受限空间中使用的新
型圆柱物料装填机器人，并通过优化关节轨迹，对机器人末端残余振动进行抑制。首先，给出

物料装填机器人的总体设计方案和工作流程。然后，结合物料装填机器人的结构特点，应用拉

格朗日方法建立封闭形式的刚柔耦合动力学模型，并应用模态分析方法得到机器人末端动态

响应计算方法。最后，以物料装填机器人关节残余弹性势能最小为优化目标，使用最大最小蚂

蚁系统，对机器人关节轨迹进行优化，并对优化结果进行仿真验证。仿真结果表明，优化后的

关节轨迹，在满足快速装填要求的基础上，可以降低约 ３４．４％的关节残余弹性势能和约
３７．６％的机器人末端振动振幅。

关　键　词：物料装填机器人；振动抑制；轨迹优化；最大最小蚂蚁系统；有限空间
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７４６０８

　　为提高载具内的物料装填效率，本文提出了
一种在有限空间内使用的圆柱物料装填机器人，

可在载具内高效输送圆柱物料，以满足载具内快

速装填作业的要求。本文中的物料装填机器人为

多关节串联结构，关节处采用谐波减速器以提高

传动精度和承载能力。但谐波减速器的使用，会

导致关节处存在柔性，同时考虑到物料装填机器

人的负载质量较大、装填速度较快，所以关节的残

余弹性势能会引起振动，造成物料轴线与加工设

备轴线不一致。振动严重时，甚至会损伤设备。

因此，必须对关节柔性导致的末端残余振动进行

分析和抑制。

由已有研究成果可知，抑制柔性关节残余振

动的方法主要有 ３种：结构优化、主动控制、输入
整形

［１３］
。其中，结构优化方法虽然可以抑制机

器人的振动，但是由于本文中的物料装填机器人

负载质量较大且空间受限，低阶固有频率很难有

较大的提升。主动控制方法是振动抑制方法研究

的一个热点，最优控制
［４］
、滑模控制

［５］
、鲁棒控

制
［６］
等方法已被研究证实可应用于振动控制，但

主动控制方法中，多需要增加额外的传感器，并对

控制率进行设计，这些都会额外增加成本。区别

于传统的输入指令整形方法，许多学者通过对关

节轨迹进行优化，即优化轨迹指令的方式进行抑

振。Ｒｅｗ和 Ｋｉｍ［７］通过设计非对称 Ｓ型曲线，对
机器人的残余振动进行抑制。Ｆｅｄｅｒｉｃｏ等［８］

以机

器人振动幅度最小为优化目标，研究了机器人在

线轨迹优化的方法。Ｗｉｓｎｕ和 Ｋａｚｕｈｉｋｏ［９］将三次
样条曲线与浮动插值点技术相结合，以减小末端

振动，并优化关节运动时间。Ｇｕｏ等［１０］
以关节应

变能最小为优化目标，使用遗传算法对三自由度

平面机器人的关节轨迹进行优化。吴明月等
［１１］

通过优化振幅方程中的 Ｓ型曲线参数，使得硅片
传输机器人的低阶振动振幅达到最小值。解则晓

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004011&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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等
［１２］
以关节电机近似输出能量函数为目标，通过

优化 Ｌａｍｅ曲线参数，对 Ｄｅｌｔａ并联机器人的残余
振动进行控制。

本文以设计的物料装填机器人为研究对象，

建立了机器人的刚柔耦合动力学模型，并推导得

到特定轨迹下的动态响应计算方法。以关节残余

弹性势能最小为优化目标，使用最大最小蚂蚁系

统（ＭａｘＭｉｎＡｎｔＳｙｓｔｅｍ，ＭＭＡＳ）［１３］优化插值点时
间，间接实现关节轨迹优化，从而达到振动抑制的

目的。

１　物料装填机器人总体方案
本文中，输送的圆柱物料为规格一致的生产

原料，物料高度约１０８５ｍｍ，直径约 １３０ｍｍ，质量
约３５ｋｇ。由图 １可知，装填过程中，圆柱物料需
要在空间中３个自由度上移动，且在 １个自由度
上转动，同时，考虑到物料加工过程中，加工设备

会有一个回撤动作，因此需要物料装填机器人具

有一个冗余自由度以躲避物料加工设备。因此，

将物料装填机器人设计成图 １（ａ）所示的“ＲＰＰ
ＲＲ”构型。各个关节依次称作整体转动关节（关
节１）、平移关节（关节２）、举升关节（关节 ３）、调
姿关节（关节 ４）、避障关节（关节 ５）和末端抓持
器，关节处采用谐波减速器以提高传动精度和承

载能力。其中，关节１、关节 ２和关节 ３用于调整
圆柱物料的平面位置，关节 ２和关节 ３采用移动
关节后，可以使得结构更加紧凑，适合在载具中使

用。关节 ４用于调整圆柱物料姿态，使物料与加
工设备进料口轴线一致。关节 ５提供冗余自由
度，用于避开加工设备的回撤动作。

物料装填过程如下：首先解除避障状态，关

节５转动９０°至抓持位置，同时各关节协调运动，
使末端抓持器对准圆柱物料，该过程如图 １（ａ）所
示。随后，末端抓持器抓稳物料，关节 １、关节 ２、
关节３、关节 ４协调运动，将物料送至进料口，并
使物料轴线与进料口轴线一致，该过程如图１（ｂ）
所示。末端抓持器松开物料，推送机构将物料推

入加工设备，该过程如图１（ｃ）所示。物料被送入
加工设备后，加工设备会有一个快速的回撤动作，

如图 １（ｄ）所示，因此，在将物料推送入加工设备
后，关节５回归零位，以避免物料加工设备与机器
人发生碰撞，即机器人进入避障状态。加工作业

完成后，各关节回位，准备进行下一次装填作业。

当圆柱物料到达图１（ｃ）所示的位置时，垂直
于物料输送方向的振动，会对圆柱物料轴线位置

产生较大影响；而物料输送方向的振动，对圆柱物

图 １　物料装填机器人总体方案

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｎｅｒａｌｓｃｈｅｍｅｏｆｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔ

料轴线位置的影响相对较小。因此，着重考虑抑

制垂直于物料输送方向的振动。图１（ｃ）中，实线
箭头方向为物料最终的输送方向，虚线箭头方向

为需要抑制振动的方向，本文中对虚线箭头正反

方向的振动均加以考虑。

２　建模与动态特性分析

２．１　动力学建模
考虑到拉格朗日方法具有物理含义明确、形

式简洁的优点，本文中使用拉格朗日方法建立物

理状态机器人的动力学模型。在动力学建模过程

中，将关节等效为均质杆，关节质量等效为集中质

量，关节刚度等效为无质量线性弹簧，系统阻尼和

关节阻尼简化为小阻尼。经过上述假设后，物料

装填机器人可由图２所示的简化模型表示。
简化模型中各物理量参数定义及数值见

表１。其中，各关节的等效刚度为仿真结果。
基于拉格朗日方程对物料装填机器人进行动

力学建模，其动力学模型可表示为

Ｍ（ｑ）̈ｑ＋Ｃ（ｑ，ｑ）ｑ＋Ｋｑ＝Ｆ （１）
式中：Ｋ为刚度矩阵；Ｃ（ｑ，ｑ）为阻尼矩阵；Ｆ＝
［τ１　ｆ２　ｆ３　τ４　τ５］

Ｔ
，τ１、τ４、τ５分别为关节 １、

关节４和关节 ５的驱动力矩，ｆ２、ｆ３分别为关节 ２、

关节３的驱动力；ｑ＝［θ１　ｄ２　ｄ３　θ４　θ５］
Ｔ
；质

量矩阵 Ｍ（ｑ）如下：

７４７
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图 ２　物料装填机器人简化模型

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｏｆｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔ

Ｍ（ｑ）＝

Ｍ１１ ０ ０ Ｍ１４ Ｍ１５
０ Ｍ２２ ０ ０ ０

０ ０ Ｍ３３ ０ ０

Ｍ４１ ０ ０ Ｍ４４ Ｍ４５
Ｍ５１ ０ ０ Ｍ５４ Ｍ



















５５

（２）

Ｍ１４ ＝－Ｉｙｚ４－Ｉｚｘ５ｓｉｎθ５
Ｍ１５ ＝－Ｉｚｘ５ｓｉｎθ５
Ｍ４５ ＝２Ｉｚｚ５
Ｍ５１ ＝－Ｉｚｘ５ｓｉｎθ５
Ｍ４１ ＝－Ｉｙｚ４－Ｉｚｘ５ｓｉｎθ５
Ｍ５４ ＝Ｉｚｚ５
Ｍ２２ ＝ｍ２＋ｍ３＋ｍ４＋ｍ５
Ｍ３３ ＝ｍ３＋ｍ４＋ｍ５
Ｍ５５ ＝Ｉｚｚ５＋ｍ５（ｒ

２
５ｘ＋ｒ

２
５ｙ）

Ｍ４４ ＝Ｉｚｚ４＋２Ｉｚｚ５＋ｍ４（ｒ
２
４ｘ＋ｒ

２
４ｙ）＋ｍ５［（ｒ５ｙｃｏｓθ５＋

　　ｒ５ｘｓｉｎθ５）
２＋（ｒ５ｘｃｏｓθ５－ｒ５ｙｓｉｎθ５）

２
］

Ｍ１１ ＝Ｉｙｙ２＋Ｉｙｙ４＋Ｉｚｚ１＋Ｉｚｚ３＋ｍ１（ｒ１ｙｃｏｓθ１＋

　　ｒ１ｘｓｉｎθ１）
２＋ｍ１（ｒ１ｘｃｏｓθ１－ｒ１ｙｓｉｎθ１）

２＋
　　ｍ２（Ｌ０ｃｏｓθ１＋ｒ２ｚｃｏｓθ１＋ｂ０ｓｉｎθ１＋

　　ｒ２ｘｓｉｎθ１）
２＋ｍ２（ｂ０ｃｏｓθ１＋ｒ２ｘｃｏｓθ１－

　　Ｌ０ｓｉｎθ１－ｒ２ｚｓｉｎθ１）
２＋ｍ３（ｂ０ｃｏｓθ１＋

　　ｒ３ｙｃｏｓθ１－Ｌ０ｓｉｎθ１＋ｒ３ｘｓｉｎθ１）
２＋

　　ｍ３（Ｌ０ｃｏｓθ１－ｒ３ｘｃｏｓθ１＋ｂ０ｓｉｎθ１＋

　　ｒ３ｙｓｉｎθ１）
２＋ｍ４（Ｌ０ｃｏｓθ１－ｒ４ｘｃｏｓθ１ｃｏｓθ４＋

　　ｂ０ｓｉｎθ１－ｂ１ｓｉｎθ１－ｒ４ｚｓｉｎθ１＋

　　ｒ４ｙｃｏｓθ１ｓｉｎθ４）
２＋ｍ４（ｂ０ｃｏｓθ１－ｂ１ｃｏｓθ１－

　　ｒ４ｚｃｏｓθ１－Ｌ０ｓｉｎθ１＋ｒ４ｘｃｏｓθ４ｓｉｎθ１－

　　ｒ４ｙｓｉｎθ１ｓｉｎθ４）
２＋ｍ５［Ｌ０ｃｏｓθ１＋

　　ｂ０ｓｉｎθ１－ｂ１ｓｉｎθ１－ｒ５ｚｃｏｓθ１ｓｉｎθ４＋
　　ｒ５ｙ（－ｓｉｎθ１＋ｃｏｓθ１ｃｏｓθ４ｓｉｎθ５）＋

　　ｒ５ｘ（－ｃｏｓθ１ｃｏｓθ４ｃｏｓθ５＋ｓｉｎθ１ｓｉｎθ５）］
２＋

　　ｍ５［ｂ０ｃｏｓθ１－ｂ１ｃｏｓθ１－Ｌ０ｓｉｎθ１－
　　ｒ５ｚｓｉｎθ１ｓｉｎθ４＋ｒ５ｘ（ｃｏｓθ４ｃｏｓθ５ｓｉｎθ１＋
　　ｃｏｓθ１ｓｉｎθ５）－ｒ５ｙ（ｃｏｓθ１ｃｏｓθ５＋

　　ｃｏｓθ４ｓｉｎθ１ｓｉｎθ５）］
２

式中：Ｉｙｙ２为惯量矩阵 Ｉ２的 ｙｙ分量；ｒ１ｙ为关节 １
的质心矢量 ｒ１在 ｙ方向的分量。

表 １　物料装填机器人物理参数定义

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆ

ｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔ

变量 物理意义 数值

θ１／ｒａｄ 关节１关节角

ｄ２／ｍ 关节２关节位移

ｄ３／ｍ 关节３关节位移

θ４／ｒａｄ 关节４关节角

θ５／ｒａｄ 关节５关节角

ｍ１／ｋｇ 关节１质量 ９０．８

ｍ２／ｋｇ 关节２质量 ６４．１

ｍ３／ｋｇ 关节３质量 １３．４

ｍ４／ｋｇ 关节４质量 ２６．２

ｍ５／ｋｇ
关节 ５和末端抓
持器等效质量

４６．４

ｋ１／（（Ｎ·ｍ）·

ｒａｄ－１）
关节１等效线性
刚度

１５０００

ｋ２／（Ｎ·ｍ
－１）

关节２等效线性
刚度

１５０００

ｋ３／（Ｎ·ｍ
－１）

关节３等效线性
刚度

１５０００

ｋ４／（（Ｎ·ｍ）·

ｒａｄ－１）
关节４等效线性
刚度

１００００

ｋ５／（（Ｎ·ｍ）·

ｒａｄ－１）
关节５等效线性
刚度

１５０００

Ｉ１／（ｋｇ·ｍ
２）

关节 １在坐标系
Ｏ１ｘ１ｙ１ｚ１中相对于
质心的惯量

４．８ ０．０５０．０５
０．０５５．１５０．１９[ ]０．０６０．１９８．１３

Ｉ２／（ｋｇ·ｍ
２）

关节 ２在坐标系
Ｏ２ｘ２ｙ２ｚ２中相对于
质心的惯量

１２．６ －０．４７－０．１１
－０．４６１．０１ －０．０３[ ]－０．１１－０．０３１２．５

Ｉ３／（ｋｇ·ｍ
２）

关节 ３在坐标系
Ｏ３ｘ３ｙ３ｚ３ 中 相 对
于质心的惯量

０．１３０．１１ ０．０５
０．１１０．０８ －０．０１[ ]０．０５－０．０１０．１２

Ｉ４／（ｋｇ·ｍ
２）

关节 ４在坐标系
Ｏ４ｘ４ｙ４ｚ４ 中 相 对
于质心的惯量

０．９８ ０．０１－０．０３
０．０５ ０．６８ ０．０３[ ]－０．０３０．０２ ０．４１

Ｉ５／（ｋｇ·ｍ
２）

关节 ５在坐标系
Ｏ５ｘ５ｙ５ｚ５ 中 相 对
于质心的惯量

２．３６ ０ ０．０７
０ ２．６５ ０．０４[ ]０．０７ ０．０４ ０．５１

８４７
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　　刚度矩阵Ｋ可写成Ｋ＝ＫＴ＋ＫＧ的形式，其中
ＫＴ为弹性势能推导得到的刚度矩阵，ＫＧ为重力
势能推导得到的刚度矩阵。ＫＴ 和 ＫＧ 表达式
如下：

ＫＴ ＝

Ｋ１１ Ｋ１２ ０ ０ ０

Ｋ２１ Ｋ２２ Ｋ２３ ０ ０

０ Ｋ３２ Ｋ３３ Ｋ３４ ０

０ ０ Ｋ４３ Ｋ４４ Ｋ４５

０ ０ ０ Ｋ５４ Ｋ



















５５

（３）

ＫＧ ＝ ＫＧ１ ＫＧ２ ＫＧ３ ＫＧ４ Ｋ[ ]Ｇ５
Ｔ （４）

式中：

Ｋ１１ ＝ｋ１＋ｋ２（ｂ０ｔａｎθ０－ｂ０ｔａｎ（θ０－１））

Ｋ１２ ＝Ｋ２１ ＝－ｋ２（ｂ０ｔａｎθ０－ｂ０ｔａｎ（θ０－１））

Ｋ２２ ＝ｋ２＋（ １＋ｈ槡
２
０ －ｈ

２
０）ｋ３

Ｋ４５ ＝Ｋ５４ ＝０

Ｋ２３ ＝Ｋ３２ ＝－（ １＋ｈ槡
２
０ －ｈ

２
０）ｋ３

Ｋ３３ ＝ｋ３＋
１
ｂ０
ｋ４

Ｋ３４ ＝Ｋ４３ ＝－
１
ｂ０
ｋ４

Ｋ４４ ＝ｋ４

Ｋ５５ ＝ｋ５

ＫＧ１ ＝ＫＧ２ ＝０

ＫＧ３ ＝ｍ３ｇ＋ｍ４ｇ＋ｍ５ｇ

ＫＧ４ ＝ｍ４ｇｒ４ｘｃｏｓθ４－ｍ４ｇｒ４ｙｓｉｎθ４＋

　　ｍ５ｇｒ５ｘｃｏｓθ５ｃｏｓθ４－ｍ５ｇｒ５ｙｓｉｎθ５ｃｏｓθ４－

　　ｍ５ｇｒ５ｚｓｉｎθ４

ＫＧ５ ＝－ｍ５ｇｒ５ｘｓｉｎθ４ｓｉｎθ５－ｍ５ｇｒ５ｙｓｉｎθ４ｃｏｓθ５

其中：ｇ为重力加速度，本文中取 ｇ＝９．８ｍ／ｓ２。
阻尼矩阵采用比例阻尼模型

［１４］
进行简化。

比例阻尼模型如下：

Ｃ（ｑ，ｑ）＝αＭ（ｑ）＋βＫ （５）
式中：α和β分别为质量矩阵Ｍ（ｑ）和刚度矩阵Ｋ
的比例系数。

２．２　动态特性分析
将式（１）写成式（６）所示的形式进行动态特

性分析：

Ｍ（ｑ）̈ｑ＋Ｋｑ＝０ （６）
根据模态分析理论

［１４］
，得到系统的固有频率

及模态振型：

Ｋ－ω２ｎｉＭ ＝０

ωｎ ＝２πｆ{
ｎ

（７）

式中：ωｎ为固有角频率；ｆｎ为固有频率。
采用表１所示的系统参数进行仿真，得到物

料装填机器人前３阶固有频率特性，如图３所示。
在仿真过程中，设定物料装填机器人初始时刻关

节参数向量 ｑ０＝［０ｒａｄ，－０．０２８ｍ，－０．３２１ｍ，

０ｒａｄ，０ｒａｄ］Ｔ，举升结束时刻关节参数向量 ｑ１ ＝

［０ｒａｄ，０．３７２ｍ，－０．８２１ｍ，π／２ｒａｄ，０ｒａｄ］Ｔ。举
升时间为３ｓ，且举升过程中，各关节匀速运动。

仿真结果表明，物料装填机器人的第 １阶和
第２阶固有频率位于 １０～３０Ｈｚ的低频段，故主要
针对１阶和２阶固有频率下的振动进行抑制；物料
装填机器人系统的固有频率受关节变量的影响。

图 ３　物料装填机器人固有频率特性

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆ

ｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔ

３　末端动态响应分析

本节给出举升过程的末端动态响应分析方

法。举升过程需要关节 ２、关节 ３和关节 ４协调
动作，所以在举升过程中，关节１和关节５保持不
动。考虑到物料装填机器人工作在约束空间中，

所以预先设置举升过程中的几个插值节点。各个

插值节点处关节 ２、关节 ３和关节 ４的相对位移
如表２所示。

表 ２　轨迹插值点

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ

插值点

序号

关节２相对
位移／ｍｍ

关节３相对
位移／ｍｍ

关节４相对
位移／（°）

０ ０ ０ ０

１ １９５ ０ ０

２ ３０５ ２００ ５０

３ ４０５ ３８６ ９０

　　采用五次多项式规划插值点之间的关节轨
迹。五次多项式曲线的位移、速度、加速度为

ｓ＝ａ５ｔ
５＋ａ４ｔ

４＋ａ３ｔ
３＋ａ２ｔ

２＋ａ１ｔ＋ａ０ （８ａ）

ｖ＝５ａ５ｔ
４＋４ａ４ｔ

３＋３ａ３ｔ
２＋２ａ２ｔ＋ａ１ （８ｂ）

９４７
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ａ＝２０ａ５ｔ
３＋１２ａ４ｔ

２＋６ａ３ｔ＋２ａ２ （８ｃ）
各个插值点处的约束关系为

ｓｉ（ｔ）＝Ｘｉ
ｖｉ（ｔ）＝Ｖｉ
ａｉ（ｔ）＝Ａ

{
ｉ

（９）

式中：ｉ＝０，１，２，３；Ｘｉ为机器人关节轨迹在插值点
ｉ的位置；Ｖｉ为机器人关节驱动在插值点 ｉ处的速
度；Ａｉ为机器人关节驱动在插值点 ｉ处的加速度。

根据式（９）的约束条件可以发现，对每个五
次多项式，当插值时间 ｔ确定时，五次多项式系数
均可唯一确定，即可以通过优化插值时间 ｔ，优化
五次多项式。

关节按五次多项式曲线运动时，关节驱动力

Ｆ（ｔ）可按照牛顿欧拉迭代法［１５］
求解得到，以关

节驱动力 Ｆ（ｔ）作为输入力向量，计算物料装填机
器人的动态响应。注意在计算过程中，认为举升

动作结束后，关节驱动力仅用于克服重力。

设 ｕ为系统的模态矩阵，引入坐标变换
方程：

Ｘ＝ｕｑ （１０）
并注意模态向量的正交性，可得到模态运动方程：

Ｍｒ̈ｑｒ＋Ｃｒｑｒ＋Ｋｒｑｒ＝Ｑｒ （１１）
式中：模态质量矩阵 Ｍｒ、模态阻尼矩阵 Ｃｒ、模态
刚度矩阵 Ｋｒ、广义力 Ｑｒ表达式分别为

Ｍｒ＝ｕ
ＴＭｕ （１２ａ）

Ｃｒ＝ｕ
ＴＣ（ｑ，ｑ）ｕ （１２ｂ）

Ｋｒ＝ｕ
ＴＫｕ （１２ｃ）

Ｑｒ＝ｕＦ （１２ｄ）

　　式（１１）表示５个独立方程，且具有与单自由
度系统相同的形式，采用杜哈梅积分进行求解，第

ｉ个模态坐标的响应为

ｑｒｉ（ｔ）＝
１
ｍｉωｎｉ∫

ｔ

０
ｆ（τ）ｓｉｎωｎｉ（ｔ－τ）ｄτ （１３）

式中：ｆ（τ）为第 ｉ个模态坐标对应的激励函数。
将式（１３）所示的响应方程代入式（１０）所示

的转换方程中，可得到原系统坐标下的动力学响

应方程。进一步地，根据物料装填机器人正向运

动学方程
［１５］
，可计算得到的机器人末端误差的动

态变化。

４　轨迹优化

采用第３节中的末端动态响应分析方法，可
以得到特定轨迹下，物料装填机器人末端的动态

响应。因为机器人采用了串联结构，所以需要同

时优化关节２、关节３和关节 ４的轨迹，以抑制机
器人末端的残余振动。ＭＭＡＳ是应用较为成功的
多变量优化算法之一，目前已有深入的研究

［１３］
。

ＭＭＡＳ与传统的蚁群算法不同，体现在以下几个
方面：①只有迄今最优游历的精英蚂蚁或迭代最
优游历的蚂蚁，才被允许释放信息素。②信息素
的取值范围和初值均受到限制，以使算法在迭代

初期具有更多的探索性且防止出现停滞现象。

③出现停滞或局部最优解时，重新初始化边上的
信息素。因此，与传统的蚁群算法相比，ＭＭＡＳ更
适合于求解多变量优化问题。

本节中，使用 ＭＭＡＳ对关节轨迹进行优化。
优化变量取各个插值节点之间的运动时间，优化

目标为装填动作结束时，物料装填机器人关节具

有的残余弹性势能最小。

优化过程中，各个插值点间运动时间的取值

范围如表３所示。其中，插值时间 ｔ的最小值根
据关节位移量和关节最高运动速度求得。表中：

ｔ１表示插值点 ０与插值点 １之间的运动时间，ｔ２
表示插值点 １与插值点 ２之间的运动时间，ｔ３表
示插值点２与插值点３之间的运动时间。

表 ３　插值时间取值范围

Ｔａｂｌｅ３　Ｖａｌｕｅｒａｎｇｅｏｆｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｔｉｍｅ ｓ

运动时间 最大值 最小值

ｔ１ ２ ０．５

ｔ２ ２ ０．５

ｔ３ ２ ０．５

　　仿真得到插值时间与残余振动导致的末端误
差幅值的关系，如图４所示。图中：ｘ方向为搬运
动作结束时，坐标系 Ｏ４ｘ４ｙ４ｚ４中的 ｘ４轴方向，ｚ方
向为搬运动作结束时，坐标系 Ｏ４ｘ４ｙ４ｚ４中的 ｚ４轴
方向。

为便于后续优化，定义 Ａｉ为装填动作结束时
第 ｉ个关节的振幅，定义如式（１４）所示的残余弹
性势能做为优化指标：

Ｅｋ ＝
１
２∑

４

ｉ＝２
ｋｉＡｉ （１４）

　　ＭＭＡＳ的信息素更新公式为

τｎｅｗｉｊ ＝
（１－ρ）τｏｌｄｉｊ ＋Δτ

ｅ
ｉｊ　　 精英蚂蚁

（１－ρ）τｏｌｄｉｊ ＋Δτ
ｉｂ
ｉｊ

{
迭代最优蚂蚁

（１５）

式中：ρ为信息素挥发率。

Δτｅｉｊ＝
ωＱ
Ｌｅ
　　 （ｉ，ｊ）∈ Ｔｅ

０
{

其他

（１６ａ）

０５７
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Δτｉｂｉｊ ＝
ωＱ
Ｌｉｂ
　　 （ｉ，ｊ）∈ Ｔｉｂ

０
{

其他

（１６ｂ）

式中：Ｑ为常数；ω为权重参数；Ｌｅ与 Ｌｉｂ分别为精
英蚂蚁与迭代最优蚂蚁所完成的游历长度。应用

ＭＭＡＳ算法优化机器人关节轨迹的流程，如图 ５
所示。

优化中，蚁群数 ｍａ ＝２０，初始信息素浓度
τ０＝１．２，信息素挥发率 ρ＝０．１，信息素浓度影响
因子 α１＝１，启发式信息值影响因子 β１＝２．３。常
数 Ｑ＝１，权重参数 ω＝５０。优化前后参数的对比
如表４所示。

优 化过程中，平均适配度的迭代变化如

图 ４　插值时间与末端误差幅值的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｔｉｍｅａｎｄ

ａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｅｒｒｏｒ

图 ６所示。优化前后，物料装填机器人末端的误
差变化如图７所示。

由表４和图７可知，优化后，关节残余弹性势
能减小约 ３４．４％，末端 ｘ方向误差幅值减小约
３９．６％，ｚ方向误差幅值减小约 ３１．８％。仿真结
果验证了本文得到的优化轨迹在机器人振动抑制

方面的有效性。

图 ５　ＭＭＡＳ流程

Ｆｉｇ．５　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＭＭＡＳ

表 ４　优化前后参数的对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｆｏｒｅａｎｄ

ａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

参数 优化前 优化后

运动时间 ｔ１／ｓ ２．０４ １．７７

运动时间 ｔ２／ｓ １．９６ １．２３

运动时间 ｔ３／ｓ １．０２ １．１７

时间和 ｔ／ｓ ５．０２ ４．１７

残余弹性势能 Ｅｋ／Ｊ ０．８７８ ０．５７６

ｘ方向误差幅值／ｍｍ ５．７７１ ３．４８７

ｚ方向误差幅值／ｍｍ ３．２８ ２．２３８

１５７
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图 ６　平均适配度变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｆｉｔｎｅｓｓ

图 ７　物料装填机器人末端误差变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｅｒｒｏｒ

５　结　论

１）本文提出一种“ＲＰＰＲＲ”构型的新型圆柱
物料装填机器人，该机器人应用 ２个平动关节实
现物料在竖直平面内的搬运，具有结构紧凑、适于

狭小空间的特点。

２）以新设计的物料装填机器人为研究对象，
对机器人末端振动的抑制方法进行研究。以减小

关节残余弹性势能为目标，通过使用最大最小蚁

群算法优化插值运动时间完成关节轨迹优化，从

而抑制残余振动。

３）建立封闭形式的物料装填机器人动力学
模型，并推导得到物料装填机器人沿特定轨迹运

动时的末端动态响应方程。在此基础上，对优化

结果进行仿真验证。仿真结果表明，优化后，末端

误差在 ｘ方向和 ｚ方向分别降低了 ３９．６％和
３１．８％，机器人末端振动振幅降低约３７．６％。
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ＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１１：

１４．

［８］ＦＥＤＥＲＩＣＯＣ，ＣＯＲＲＡＤＯＧ，ＭＡＲＣＯＬ．Ｍｉｎｉｍｕｍｊｅｒｋｏｎｌｉｎｅ

ｐｌａｎｎｉｎｇｂｙａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］Ｅｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２０１４，４６（６）：７６３７８３．

［９］ＷＩＳＮＵＡ，ＫＡＺＵＨＩＫＯＴ．Ａｎｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｃｕｂｉｃｓｐｌｉｎｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈｆｌｏａｔｉｎｇｖｉａｐｏｉｎｔｓａｎｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｆｏｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｏｆｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｒｏｂｏｔａｒｍ［Ｃ］∥ＳＩＣＥＡｎ

ｎｕａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１３：２８８２９３．

［１０］ＧＵＯＣＱ，ＧＡＯＨＢ，ＮＩＦＬ，ｅｔａｌ．Ａｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆｌｅｘｉｂｌｅｊｏｉｎｔｓｍａｎｉｐｕｌａｔｏｒｂａｓｅｄｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉ

ｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２０１６ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅｏｎＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１６：３３８３４３．

［１１］吴明月，刘延杰，蔡鹤皋．基于最优 Ｓ型曲线轨迹的硅片传

输机器人末端振动抑制方法［Ｊ］．机器人，２０１４，３６（４）：

４４６４５４．

ＷＵＭＹ，ＬＩＵＹＪ，ＣＡＩＨＧ．Ｍｅｔｈｏｄｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｏｆｗａｆｅｒｈａｎｄｌｉｎｇｒｏｂｏｔｂａｓｅｄｏｎｏｐｔｉｍａｌ

Ｓｃｕｒｖｅｐｒｏｆｉｌｅ［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔ，２０１４，３６（４）：４４６４５４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１２］解则晓，商大伟，任凭．基于 Ｌａｍｅ曲线的 Ｄｅｌｔａ并联机器人

拾放操作轨迹的优化与试验验证［Ｊ］．机械工程学报，

２０１５，５１（１）：５２５９．

ＸＩＥＺＸ，ＳＨＡＮＧＤＷ，ＲＥＮＰ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｉｃｋａｎｄｐｌａｃｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｆｏｒａＤｅｌｔａｐａｒａｌｌｅｌｒｏ

ｂｏｔｂａｓｅｄｏｎＬａｍｅｃｕｒｖｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１５，５１（１）：５２５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］孙增圻，邓志东，张再兴．智能控制理论与技术［Ｍ］．２版．

北京：清华大学出版社，２０１１：３８７３９８．

ＳＵＮＺＱ，ＤＥＮＧＺＤ，ＺＨＡＮＧＺＸ．Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｏｒｙ
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　第 ４期 郑昱，等：一种圆柱物料装填机器人残余振动抑制方法

ａｎｄｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

Ｐｒｅｓｓ，２０１１：３８７３９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］鲍文博，白泉，陆海燕．振动力学基础与 ＭＡＴＬＡＢ应用［Ｊ］．

北京：清华大学出版社，２０１５：１５７１７０．

ＢＡＯＷ Ｂ，ＢＡＩＱ，ＬＵＨＹ．Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｃｓｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ

ａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＭＡＴＬＡＢ［Ｊ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：１５７１７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］熊有伦．机器人技术基础［Ｍ］．武汉：华中科技大学出版社，

１９９６：７２９２．

ＸＩＯＮＧＹＬ．Ｒｏｂｏｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｗｕｈａｎ：Ｈｕａ

ｚｈｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，１９９６：７２９２

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　郑昱　男，博士研究生。主要研究方向：机器人动力学与控制

技术。

广晨汉　男，博士研究生。主要研究方向：机构学、智能机械设

计与控制。

杨洋　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机器人机

构学、医疗机器人、智能机械设计与控制。

Ｒｅｓｉｄｕａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌ
ｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔ

ＺＨＥＮＧＹｕ，ＧＵＡＮＧＣｈｅｎｈａｎ，ＹＡＮＧＹａｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｎｖｅｈｉｃｌｅｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｎｅｗｃｙ
ｌｉｎｄｒｉｃａｌｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔｕｓｅｄｉｎｃｏｎｆｉｎｅｄｓｐａｃｅ．Ｔｈｅｒｅｓｉｄｕａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒｈａｓｂｅｅｎｓｕｐ
ｐｒｅｓｓｅｄｂｙｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｊｏｉｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｄｅｓｉｇｎｓｃｈｅｍｅａｎｄｗｏｒｋｆｌｏｗｏｆｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌ
ｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔａｒｅｇｉｖｅｎ．Ｔｈｅｎ，ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔ，ａｃｌｏｓｅｄ
ｆｏｒｍｒｉｇｉｄｆｌｅｘｉｂｌｅｃｏｕｐｌｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏＬａｇｒａｎｇｅｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈ
ｏｄｏｆｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒ’ｓｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔａｋｉｎｇｔｈｅｍｉｎｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｏｆｔｈｅｓｕｍｏｆｔｈｅｒｏｂｏｔｊｏｉｎｔｓ’ｒｅｓｉｄｕａｌｅｌａｓｔｉｃｐｏｔｅｎｔｉａｌｅｎｅｒｇｙａｓｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔａｒｇｅｔ，ｍａｘｍｉｎａｎｔｓｙｓｔｅｍ
ｗａｓｔａｋｅｎｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｈｅｒｏｂｏｔｊｏｉｎｔ．Ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｅｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｊｏｉｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃａｎｒｅｄｕｃｅａｂｏｕｔ３４．４％ ｏｆｔｈｅｊｏｉｎｔｒｅｓｉｄｕａｌｅｌａｓｔｉｃ
ｐｏｔｅｎｔｉａｌｅｎｅｒｇｙａｎｄａｂｏｕｔ３７．６％ ｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｔｈｅｅｎｄｅｆｆｅｃｔｏｒ，ｗｈｉｌｅｓａｔｉｓｆｙｉｎｇｔｈｅｄｅｍａｎｄｆｏｒ
ｆａｓｔｌｏａｄｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｔｅｒｉａｌｌｏａｄｉｎｇｒｏｂｏｔ；ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｍａｘｍｉｎａｎｔｓｙｓｔｅｍ；
ｃｏｎｆｉｎｅｄｓｐａｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０２４１３：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０２４．１０５８．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＰｒｅＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔｏｆｔｈｅＧｅｎｅｒａｌＡｒｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ（４１４６２０３０１０１ＰＤ０３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎｇ＿ｍｅｃｈ＠１２６．ｃｏｍ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１０；录用日期：２０１９０９１２；网络出版时间：２０１９０９２６１５：４４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９２６．１２２９．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国防科技创新特区项目

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｐｅｎｇｆｅｉｔｈｕ＠ｔｓｉｎｇｈｕａ．ｏｒｇ．ｃｎ

　引用格式：毛柏源，姬军鹏，张鹏飞．航天器高精度多维安装解耦标定方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：７５４７６０．
ＭＡＯＢＹ，ＪＩＪＰ，ＺＨＡＮＧＰＦ．Ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｕｎｔｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：７５４７６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２８５

航天器高精度多维安装解耦标定方法

毛柏源１，姬军鹏２，张鹏飞１，

（１．北京电子工程总体研究所，北京 １００８５４；　２．中国航天科工二院驻北京地区第一军事代表室，北京 １００８５４）

　　摘　　　要：针对航天器多维安装在耦合情形下的标定问题，提出一种基于成像器观测
的在轨标定方法，该方法有效克服了标定方程组的耦合非线性。首先，结合成像器观测的物理

意义推导出其应满足的几何方程，并通过各机械机构的安装传递关系建立矢量方程，进而通过

双矢量方式建立矩阵方程。其次，分析矩阵方程成立应当满足的必要条件，通过灵活运用“特

征向量”的数学特性，对串联机械机构安装进行解耦，得出一种以成像器观测为基础的在轨标

定数学方法，并将２维安装推广到 ｎ维安装的一般情形，给出标准的计算流程。最后，对标定
方法进行了数学仿真验证，同时仿真分析了观测噪声对标定方法的影响，仿真结果表明灵活运

用“特征向量”解耦标定的方法是有效的、准确的。

关　键　词：航天器；安装误差；在轨标定；多维度；特征向量
中图分类号：Ｖ４４８．２２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７５４０７

　　航天器载荷安装误差标定解算对提高任务载
荷指向控制精度、测量高精度目标信息具有重要

的意义，现代航天器载荷越来越需要精确的指

向
［１２］
。自从人类发射第一颗航天器，随着航天

应用需求的迅猛增加、科学技术的不断发展、测量

水平的持续提高，越来越多的载荷及其功能加入

到人造卫星中，使得航天器的组成越来越复杂。

一般而言，航天器携带较多的载荷及机械结构，这

些载荷安装在航天器本体上或者航天器本体承载

的机械结构上。其中有很多载荷对航天器的姿态

控制精度要求越来越高
［３５］
。航天器的高精度姿

态控制由两方面因素决定，一个是高精度姿态控

制系统的设计，另一个是高精度姿态确定及高精

度安装误差标定。多维串联耦合机械结构的标定

技术是精确指向研究不可或缺的一部分，航天器

的指向精度近半个世纪了取得了巨大的进步，

２０世纪 ７０年代为 １°，２１世纪初达到了 ０．００１°，
高精度的姿态控制成为人们研究的重点

［６］
。

航天器的高精度姿态控制离不开精确的姿态

确定，精确的姿态确定离不开精确的安装误差标

定，如通过姿态敏感器（星敏、地敏、陀螺、磁强计

等）进行姿态确定
［７］
。对于复杂航天器，航天器

上往往安装可以两轴旋转的伺服机构，而同时为

了扩大视域，把成像器安装在伺服机构上，通过伺

服机构的指向控制来增大成像器的成像范围；在

一些需要伺服机构进行高精度跟踪的任务中，决

定跟踪精度的因素有跟踪控制算法、伺服机构硬

件性能、伺服机构的安装误差、成像器的安装误差

等。由于运载发射过程对结构安装的影响，伺服

机构的安装误差、成像器的安装误差的确定需要

运用在轨标定技术来精确计算。很多情况下，安

装器件的安装误差在不同的敏感轴之间会产生耦

合效应
［８１０］
。标定安装误差在一定程度上与姿态

确定十分类似，相当于将未知的姿态等效为未知

的安装。因此，姿态确定方法与安装误差标定方

法互相借鉴。具有明显几何意义的姿态确定算法

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004012&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 毛柏源，等：航天器高精度多维安装解耦标定方法

主要有 ＴＲＩＡＤ法、ＱＵＥＳＴ法等［１１］
，这些方法不需

要复杂庞大的数据支撑，仅仅依赖几个矢量轴的

确定即可完全确定姿态
［１２１３］

，由于这些方法计算

简单，相对而言应用性很高
［１４１６］

。然而，对于超

过六维的耦合安装误差标定，目前的安装误差计

算方法仅仅能够确定一个误差安装矩阵，并不能

完成多维安装误差标定。

多个串联机械机构安装标定的难点在于建立

标定方程组时会发现不同的安装之间互相影响，

其内部的耦合效应导致无法采用消元的方法将其

中某个安装解耦出来，若采用联立方程组的方法

进行解算，由于每个安装有３个未知参数，当安装
维数为２时，联立方程组将包括多个含 ６个未知
数的非线性方程，只能通过复杂的数值方法解算，

并且难以保证解的精度为零。

因此，针对多维安装难以标定的问题，本文从

以下几个方面展开：首先，将多维安装标定问题进

行具体的描述，通过建立数学方程来分析标定计

算面临的问题；然后，介绍本文的多维安装解耦标

定方法，包含矩阵方程建立、串联安装解耦、安装

参数确定、一般情形推广；最后，通过仿真分析，对

无噪声、有噪声两种情况下标定方法的准确性进

行验证。

１　问题的提出

航天器上的光学载荷安装标定对提高指向控

制精度、获取高精度目标信息具有重要的作用。

在航天器本体上安装一个可转动机构，该可转动

机构上固连一个光学观测设备。该可转动机构可

以按照预期的姿态进行机动来控制光学观测设备

达到一定的指向。一般而言，可转动机构在其零

位时与航天器本体之间的坐标变换矩阵、可转动

机构与光学探测设备之间的坐标变换矩阵需要进

行高精度标定，以保证光学观测设备达到更加精

确的指向。航天器标定机构示意图如图１所示。

图 １　航天器标定机构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图１中，航天器本体与可转动机构零位之间
的坐标变换矩阵记作 Ａ，为未知量；可转动机构零
位与可转动机构之间的坐标变换矩阵记作 Ｂ，为
已知量；可转动机构与光学观测器之间的坐标变

换矩阵记作 Ｃ，为未知量。
在已知航天器本体在赤道惯性坐标系下的姿

态（记作矩阵 Ｍ）、某恒星目标的赤道惯性系下的
方向信息（记作矢量 Ｔａｒ）、该恒星目标在光学观
测器中的方向信息（记作矢量 Ｖｉｅｗ）后，按照三
维空间的矢量转换可得：

ＣＢＡＭＴａｒ＝Ｖｉｅｗ （１）
令：ｒ＝ＭＴａｒ，式（１）可以简化为

ＣＢＡｒ＝Ｖｉｅｗ （２）
此时，式（２）中的 Ｃ、Ａ为求解对象，方程中其

他变量通过观测恒星目标、获取光学探测器中的

该星点方位得到。

研究式（２），发现在 Ｃ、Ａ中间仍然存在一个
可变矩阵 Ｂ。虽然矩阵 Ｂ为已知量（可以通过已
知可转动平台运动角度得出），但是要准确解出

Ｃ、Ａ，需要解决它们之间耦合的问题。当展开
式（２）会得到一个方程组，在方程组中 Ｃ、Ａ的总
共６个未知数无法彼此独立，同时方程为非线性
方程，若试图通过代数直接解方程的方式，求解过

程会相当复杂，通过繁琐的数值解算方法或许能

够得到接近准确解的结果。

通常，多次观测能够积累充分的观测数据，这

些数据在理论上满足方程 ＣＢｉＡｒｉ＝

Ｖｉｅｗｉ，从最小二乘意义上，可以将标定问题做如
下描述：

已知 ｎ个坐标变换矩阵 Ｂｉ、ｎ个矢量 ｒｉ、ｎ个

矢量 Ｖｉｅｗｉ，求出坐标变换矩阵 Ｃ、Ａ的值，使得

Ｊ＝∑
ｎ

ｉ＝１
λｉ（ＣＢｉＡｒｉ－Ｖｉｅｗｉ）

Ｔ

　　（ＣＢｉＡｒｉ－Ｖｉｅｗｉ） （３）

取极小值。式中：λｉ为加权系数。
解方程式（３）使得 Ｊ取极小值是困难的，主

要难度在于 Ｊ表达式中存在众多的非线性项，一
般情况采用数值计算的方式进行，而数值计算方

式是繁琐的、有时也难以收敛，因此并不适用于在

轨标定。

本文试图绕过复杂的、不适用在轨标定的数

值计算方式，建立一种简化的、准确的计算方式，

该计算方式基于观测路径的规划设计，结合数学

公式推导，灵活运用特征向量的性质，并将２维安
装标定推广到 ｎ维安装标定。

５５７
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２　多维安装解耦标定方法

２．１　矩阵方程建立
第１节得到矢量方程 ＣＢＡｒ＝Ｖｉｅｗ

后，进一步通过另一组观测数据 Ｂ、ｒ′、Ｖｉｅｗ′得到
另外一组矢量方程，将两组矢量方程一并写出：

ＣＢＡｒ＝Ｖｉｅｗ
ＣＢＡｒ′＝Ｖｉｅｗ{ ′

（４）

令：

ａ＝ ｒ
ｒ２

ｂ＝ ｒ×ｒ′
ｒ×ｒ′２

ｃ＝ ａ×ｂ
ａ×ｂ２

ｄ＝ Ｖｉｅｗ
Ｖｉｅｗ ２

ｅ＝ Ｖｉｅｗ×Ｖｉｅｗ′
Ｖｉｅｗ×Ｖｉｅｗ′２

ｆ＝ ｄ×ｅ
ｄ×ｅ























２

（５）

有以下方程成立：

ＣＢＡａ＝ｄ
ＣＢＡｂ＝ｅ
ＣＢＡｃ＝

{
ｆ

（６）

即

ＣＢＡ［ａ ｂ ｃ］＝［ｄ ｅ ｆ］ （７）
注意到［ａ ｂ ｃ］为单位正交阵，它的逆为

它的转置，所以可以得出矩阵方程：

ＣＢＡ＝［ｄ ｅ ｆ］［ａ ｂ ｃ］Ｔ （８）
用 Ｄ来表示等式右边的矩阵，可以得出以下

矩阵方程：

ＣＢＡ＝Ｄ （９）
于是问题转换为如何通过上述矩阵方程得出

Ｃ、Ａ的值。
２．２　串联安装解耦

在得到式（９）的矩阵方程后，需进行方程解
耦。在经过多次观测后可得出３个矩阵方程：
ＣＢαＡ＝Ｄα
ＣＢβＡ＝Ｄβ
ＣＢγＡ＝Ｄ

{
γ

（１０）

对式（１０）进行矩阵运算得到
Ｃ＝Ｄα（ＢαＡ）

Ｔ

Ｃ＝Ｄβ（ＢβＡ）
Ｔ

Ｃ＝Ｄγ（ＢγＡ）
{

Ｔ

（１１）

将方程组（１１）化为含 ２个矩阵方程的方程

组，将 Ａ、Ｃ解耦：
ＢαＡＤ

Ｔ
α ＝ＢβＡＤ

Ｔ
β

ＢαＡＤ
Ｔ
α ＝ＢγＡＤ

Ｔ{
γ

（１２）

进一步整理后有

ＢＴβＢα ＝ＡＤ
Ｔ
βＤαＡ

Ｔ

ＢＴγＢα ＝ＡＤ
Ｔ
γＤαＡ

{ Ｔ
（１３）

令：

Ｍ１ ＝Ｂ
Ｔ
βＢα

Ｍ２ ＝Ｂ
Ｔ
γＢα

Ｎ１ ＝Ｄ
Ｔ
βＤα

Ｎ２ ＝Ｄ
Ｔ
γＤ













α

（１４）

所以解耦后仅含 Ａ的方程组可以写为
Ｍ１ ＝ＡＮ１Ａ

Ｔ

Ｍ２ ＝ＡＮ２Ａ
{ Ｔ

（１５）

此时，经过解耦运算，得到了仅含 Ａ的方程
组，问题变为如何根据解耦后仅含 Ａ的方程组确
定 Ａ的值。
２．３　安装参数确定

２．２节得到了仅含 Ａ的方程组，该方程组同
样属于非线性方程组，耦合性由 Ａ与 Ｃ耦合转变
成了 Ａ与 ＡＴ的耦合。本节灵活运用特征向量的
性质，通过一定的数学运算，对解耦 Ａ、Ｃ后的方
程组进一步解耦，以得到 Ａ的解析表达式。

由于 Ｍ１、Ｍ２、Ｎ１和 Ｎ２均为单位正交阵，所
以其一定存在特征值为 １的特征向量，该特征向
量考虑方向重合与方向相反时有 ２个，将这些特
征向量写为 ±ｐＭ１、±ｐＭ２、±ｐＮ１和 ±ｐＮ２。

此时要求 ｐＭ１、ｐＭ２线性无关，ｐＮ１、ｐＮ２线性
无关。

考虑特征向量的性质，有式（１６）成立：
Ｍ１（±ｐＭ１）＝±ｐＭ１
Ｍ２（±ｐＭ２）＝±ｐＭ２
Ｎ１（±ｐＮ１）＝±ｐＮ１
Ｎ２（±ｐＮ２）＝±ｐＮ










２

（１６）

对解耦后仅含 Ａ的方程组右乘特征向量：
Ｍ１ｐＭ１ ＝ＡＮ１Ａ

ＴｐＭ１
Ｍ２ｐＭ２ ＝ＡＮ２Ａ

ＴｐＭ
{

２

（１７）

结合式（１６）、式（１７）得到
ｐＭ１ ＝ＡＮ１Ａ

ＴｐＭ１
ｐＭ２ ＝ＡＮ２Ａ

ＴｐＭ
{

２

（１８）

Ｎ１Ａ
ＴｐＭ１ ＝Ａ

ＴｐＭ１
Ｎ２Ａ

ＴｐＭ２ ＝Ａ
ＴｐＭ

{
２

（１９）

所以 ＡＴｐＭ１、Ａ
ＴｐＭ２分别是 Ｎ１、Ｎ２的特征值为

１的特征向量。

６５７
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此时，在 Ｎ１、Ｎ２的特征向量中，各选择其中
一个特征向量 ｐＮα、ｐＮβ，如果方程有解，则 ｐＭ１、ｐＭ２
的夹角和 ｐＮα、ｐＮβ的夹角相同，满足：
ｐＮα∈ ｛ｐＮ１，－ｐＮ１｝

ｐＮβ∈ ｛ｐＮ２，－ｐＮ２｝

ｐＮα·ｐＮβ ＝ｐＭ１·ｐＭ
{

２

（２０）

则满足以下方程：

ＡＴｐＭ１ ＝ｐＮα
ＡＴｐＭ２ ＝ｐＮ

{
β

（２１）

或

ＡＴｐＭ１ ＝－ｐＮα
ＡＴｐＭ２ ＝－ｐＮ

{
β

（２２）

将 ｐＭ１、ｐＭ２，ｐＮα、ｐＮβ或 ｐＭ１、ｐＭ２，－ｐＮα、－ｐＮβ
看成 ２个不同姿态的刚体上的矢量，同 ２．１节的
处理方式类似，得出 Ａ、Ａ。

分别令 Ａ＝Ａ和 Ａ＝Ａ，并代入到式（１５）
中来确定 Ａ＝Ａ还是 Ａ＝Ａ。

进而得出：

Ｃ＝ＤαＡ
ＴＢＴα ＝ＤβＡ

ＴＢＴβ ＝ＤγＡ
ＴＢＴγ
（２３）

此时运用“特征向量”的性质，将耦合的非线

性方程组进行了解耦，即得到了解出 Ａ、Ｃ的方法
和公式。该处理方式具备一定的启发性，可以将

该思路推广到更多维度的未知矩阵解耦标定

中去。

２．４　一般情形推广
针对一般情形，问题可以描述为：

定理　已知以下等式：
ＡｎＢｎ－１…Ｂ２Ａ２Ｂ１Ａ１ｒ＝Ｖｉｅｗ

（２４）
则可通过有限次观测，来确定 Ａ１，Ａ２，…，Ａｎ。式
中：Ａｉ未知且固定，Ｂｉ已知且可变，ｒ、Ｖｉｅｗ已知
且可变。

证明　同第 ２．１节的处理类似，通过两次观
测将式（２４）转变为矩阵方程：
ＡｎＢｎ－１…Ｂ２Ａ２Ｂ１Ａ１ ＝Ｄ （２５）

令：Ｐｎ＝ＡｎＢｎ－１…Ｂ２Ａ２Ｂ１Ａ１，
将矩阵方程式（２５）等价写为
Ｐｎ ＝ＡｎＢｎ－１Ｐｎ－１ ＝Ｄ （２６）

按照第２．２节、２．３节的处理方式，可以得出
Ａｎ和 Ｐｎ－１的值。因此，可以得出结论：

已知 Ｐｎ的值，可以按照一定的数学运算得出
Ａｎ和 Ｐｎ－１的值，进一步通过 Ｐｎ－１得到 Ａｎ－１和
Ｐｎ－２的值，……，最终得出 Ａ１的值。于是将 ｎ维
安装解耦，标定出所有维度的安装矩阵。 证毕

３　仿真分析

仿真分析基于 ２维安装解耦标定，给定某航
天器的初始轨道及飞行姿态、可转动平台零位在

航天器上的安装矩阵、可转动平台相对于其零位

的坐标转换矩阵、部分恒星 Ｊ２０００系下的方位数
据、光学观测器中的星点方位数据作为仿真算法

的数据输入，另外考虑光学观测器的噪声影响，对

观测噪声对最终标定结果的影响定量分析。

仿真流程如图２所示。
航天器的初始轨道在 Ｊ２０００系下的位置坐标为

（１０，２０，－６７７８）ｋｍ，速度矢量为（７，１，０．５）ｋｍ／ｓ。
航天器姿态保持与轨道坐标系重合，航天器运动

轨迹如图３所示。
可转动平台零位在航天器上的安装矩阵对应

的四元数为

ｑＡ０ ＝

０．９９８６２９５３４７５４５７４
０．０３０２１６１７８４２５１６０
０．０３０２１６１７８４２５１６０
０．











０３０２１６１７８４２５１６０

观测器相对于可转动平台的安装矩阵对应的

四元数为

图 ２　仿真流程

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

图 ３　航天器三维轨迹

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

７５７
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ｑＣ０ ＝

０．８６６０２５４０３７８４４３９
０．３５３５５３３９０５９３２７４
　　　　 ０
０．











３５３５５３３９０５９３２７４

可转动平台相对于其零位的坐标转换矩阵在

６次观测中分别为
第１次、第２次：
０．７５ ０．２５ －０．６１２３７
０．２５ ０．７５ ０．６１２３７









０．６１２３７ ０．６１２３７ ０．５

第３次、第４次：
０．５ ０．７０７ ０．５
－０．７０７ ０ ０．７０７









０．５ －０．７０７ ０．５

第５次、第６次：
－０．５ ０．６１２３７ －０．６１２３７

－０．６１２３７ ０．２５ ０．７５








０．６１２３７ ０．７５ ０．２５

部分恒星的方位数据如表 １所示，光学观测
器中的星点方位数据如表２所示。

表 １　恒星方位数据（Ｊ２０００系下单位矢量）

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｅｌｌａｒｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎｄａｔａ（ｕｎｉｔｖｅｃｔｏｒｉｎＪ２０００ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ）

坐标 第１次 第２次 第３次 第４次 第５次 第６次

ｘ ０．７７５８１０６ ０．４１６３８２６ －０．４４０６１２２１ －０．９４６８７３７４ －０．３８４９９６２７７０ ０．３７２６４２２４

ｙ ０．６０２４２８５ ０．１７０３０８８ －０．７２８５１４６７ －０．１７４２０３８６ ０．７６８７０６６４４４０ ０．８８５２１２６９

ｚ ０．１８７６１０４ ０．８９３０９５９ ０．５２４５２５７４ －０．２７０３３８９ －０．５１０７５２３４８５ －０．２７８４５３２９

表 ２　星点方位数据（观测器系下单位矢量）

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｒｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎｄａｔａ（ｕｎｉｔｖｅｃｔｏｒｉｎｏｂｓｅｒｖｅｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ）

坐标 第１次 第２次 第３次 第４次 第５次 第６次

ｘ ０．９８４８０７７５ ０．７６６０４４４４３ ０．５ ０．９３９６９２６２ ０．６４２７８７６０ ０．８６６０２５４

ｙ ０．１７２９８７３９ ０．６０４０２２７７ ０．７５ ０．３３６８２４１ ０．６９４２７２０４４ ０．４８２９６２９１

ｚ ０．０１５１３４４３ ０．２１９８４６３１ ０．４３３０１２７０ ０．０５９３９１１７４ ０．３２３７４４３７０ ０．１２９４０９５２

３．１　观测无噪声仿真
在没有任何误差时，按照第 ２节的标定方法

得出的标定计算结果为

Ａ对应四元数为

ｑＡ＝

０．９９８６２９５３４７５４５７４
０．０３０２１６１７８４２５１６０５
０．０３０２１６１７８４２５１６０３













０．０３０２１６１７８４２５１５９９

Ｃ对应的四元数为

ｑＣ＝

　　０．８６６０２５４０３７８４４３９
　　０．３５３５５３３９０５９３２７３

１．５２２３４５４６００５３６５×１０－１６













　　０．３５３５５３３９０５９３２７４

第１节中的 Ｊ值为：３．１６６１８３６８９５８９５４×
１０－３０，几乎为零。结果表明 Ａ、Ｃ的解算结果 ｑＡ、
ｑＣ与真实值ｑＡ０、ｑＣ０一致，计算精度几乎为零。因
此，解耦标定方法是正确的，在没有噪声干扰的情

况下，该方法能够完全将未知的安装参数解出，与

理论推导结论一致。

３．２　观测有噪声仿真
当存在观测误差，对光学观测器的噪声从 ０°

增加到０．５°，步长取１５″，标定误差随着噪声变化
的曲线如图４所示。

图４表明在观测噪声从０°增加到 ０．５°时，标

图 ４　Ａ的标定误差随观测噪声变化

Ｆｉｇ．４　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＡｗｉｔｈ

ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｎｏｉｓｅ

定方法解出的未知矩阵 Ａ对应的四元数与真实
矩阵 Ａ对应的四元数之间作差时，其描述 ２个四
元数是否接近的角度差呈现增加的趋势，基本上

标定误差的量级随噪声水平的提高同比增加。

图５表明在观测噪声从０°增加到 ０．５°时，未
知矩阵 Ｃ的标定误差呈现增加的趋势，基本上标
定误差的量级随噪声水平的提高同比增加。

图６给出了最小二乘意义上描述标定准确性
的 Ｊ值变化情况，随着噪声水平的提高，其值也相
应的增加，证明噪声水平越大，对算法的精度影响

越大。

仿真给出了无噪声影响和有噪声影响下标定

８５７
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图 ５　Ｃ的标定误差随观测噪声变化

Ｆｉｇ．５　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＣｗｉｔｈ

ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｎｏｉｓｅ

图 ６　Ｊ的标定误差随观测噪声变化

Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＪｗｉｔｈ

ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｎｏｉｓｅ

方法的准确性。仿真结果得出了无噪声影响时标

定精度几乎为零的结论，证明了标定方法的正确

性。在观测噪声水平提高时，仿真结果表明标定

方法的精度会受到观测噪声的影响，基本上影响

程度与噪声水平呈现等量级关系。

４　结　论

１）提出了多维安装解耦标定方法，有助于提
高指向控制精度、获取高精度目标信息。

２）针对多个串联机械机构安装标定的问题，
建立了多维安装耦合标定的矩阵方程，分析了矩

阵方程成立应当满足的必要条件，通过灵活运用

“特征向量”的数学特性，经过严谨的数学推导，

实现了未知矩阵参数之间的解耦，得出了以成像

器观测为基础的在轨标定数学方法，并推广到

ｎ维串联安装标定，克服了标定方程组内部的耦
合效应。

３）对解耦标定方法进行了数学仿真分析，建
立了仿真计算流程。从无噪声仿真中验证的标定

方法的正确性；从有观测噪声仿真中定量分析了

噪声对标定方法的影响，得出了影响大小与噪声

水平同量级的结论。仿真分析证明了多维安装解

耦标定方法的有效性、准确性。

本文的局限性在于由于巧妙使用了特征向量

的性质，使用的观测数据需满足本文规定的一些

条件如相同 Ｂ矩阵将使用两次，因此并没有将所
有的观测数据引入计算以更大限度地提高计算精

度。未来将在引入任意大量数据时最大化提高计

算精度方面进行研究。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＬＩＫＩＮＳＰＷ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌａｐｅｒ

ｓｏｎａｌｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｎｅａｒｌｙｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄ

ａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，１９８６，９（２）：１２９１３４．

［２］李青．充液挠性系统动力学分析及在航天工程中的应用研

究［Ｄ］．北京：清华大学，２０１０：５０７５．

ＬＩＱ．Ｄｙｎａｍｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌｉｑｕｉｄｆｉｌｌｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｓｙｓｔｅｍｓａｎｄｉｔｓ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｕｄｉｅｓｏｎａｅｒｏｓｐａｃｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｔｓｉｎ

ｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１０：５０７５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］ＺＯＵＡＭ，ＫＵＭＡＲＫＤ．Ａｄａｐｔｉｖｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｗｉｔｈｏｕｔｖｅｌｏｃｉｔｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｕｓｉｎｇＣｈｅｂｙｓｈｅｖｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１０，６６（５６）：７６９７７９．

［４］ＰＥＣＨＥＶＣ，ＡＬＥＸＡＮＤＲＥＮ．Ｆｅｅｄｂａｃｋｂａｓｅｄｓｔｅｅｒｉｎｇｌａｗｆｏｒ

ｃｏｎｔｒｏｌｍｏｍｅｎｔｇｙｒｏｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２００７，３０（３）：８４８８５５．

［５］ ＡＲＤＵＩＮＩＣ，ＢＡＩＯＣＣＯＰ．Ａｃｔｉｖｅｍａｇｎｅｔｉｃｄａｍｐｉｎｇａｔｔｉｔｕｄｅ

ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｇｒａｖｉｔｙｇｒａｄｉｅｎｔｓｔａｂｉｌｉｚｅｄｓｐａｃｅｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，１９９７，２０（１）：１１７１２２．

［６］周军．航天器控制原理［Ｍ］．西安：西北工业大学出版社，

２０００：６２６８．

ＺＨＯＵＪ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃｏｎｔｒｏｌ［Ｍ］．Ｘｉ’ａｎ：Ｐｒｅｓｓｏｆ

ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０００：６２６８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［７］黄圳圭．航天器姿态动力学［Ｍ］．长沙：国防科技大学出版

社，１９９７：７２３．

ＨＵＡＮＧＺＧ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：

ＰｒｅｓｓｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９７：７２３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］刘俊，石云波，李杰．微惯性技术［Ｍ］．北京：电子工业出版

社，２００５：１５３３．

ＬＩＵＪ，ＳＨＩＹＢ，ＬＩＪ．Ｍｉｃｒｏｉｎｅｒｔｉａｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００５：１５３３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［９］ＺＨＵＲ，ＺＨＯＵＺＹ．Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｎｔｅｒｇｒａｔｅｄ

ｓｅｎｓｏｒｓｆｏｒｉｍｐｒｏｖｅｄｓｙｓｔｅｍａｃｃｕｒａｃｙ［Ｊ］．ＳｅｎｓｏｒｓａｎｄＡｃｔｕａ

ｔｏｒｓ，２００６，１２７：３４０３４４．

［１０］刘秉，闫建国．一种小型惯性测量单元的精确标定技术

［Ｊ］．计算机测量与控制，２００９，１７（１１）：２１７０２１７２．

ＬＩＵＢ，ＹＡＮＪＧ．Ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｉｎｅｒｔｉａｌ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，

２００９，１７（１１）：２１７０２１７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＳＨＵＳＴＥＲＭＤ，ＯＨＳＤ．Ｔｈｒｅｅａｘｉｓａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｆｒｏｍ

ｖｅｃｔｏｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙ

ｎａｍｉｃｓ，１９８１，４（１）：７０７７．

［１２］ＭＡＲＫＬＥＹＦＬ，ＭＯＲＴＡＲＩＤ．Ｑｕａｔｅｒｎｉｏｎａｔｔｉｔｕｄｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

ｕｓｉｎｇｖｅｃｔｏｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２０００，４８（２）：３５９３８０．

［１３］ ＬＥＲＮＥＲＧＭ．Ｔｈｒｅｅａｘｉｓａｔｔｉｔｕｄｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｓｐａｃｅ

ｃｒａｆｔＡｔｔｉｔｕｄｅＤｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，１９７８，７３：４２０４２８．

［１４］ＲＥＮＡＴＯＢ，ＦＡＢＩＯＣ．Ａｒｏｂｕｓｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒｍａｇ

ｎｅｔｉｃｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１７，１７３（３）：９９４１０１２．

［１５］ＣＨＡＫＹＣ，ＶＡＲＡＴＨＡＲＡＪＯＯ Ｒ，ＲＡＺＯＵＭＮＹ Ｙ．Ｄｉｓｔｕｒｂ

ａｎｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒｂａｓｅｄｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｆｌｅｘｉｂｌｅｓｐａｃｅｃｒａｆｔｃｏｍ

ｂｉｎｅｄａｔｔｉｔｕｄｅ＆ｓｕｎｔｒａｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，

２０１７，１３３：３０２３１０．

［１６］ＳＴＥＶＥＮＳＯＮＤ，ＳＣＨＡＵＢＨ．Ｅｌｅｃｔｒｏｓｔａｔｉｃｓｐａｃｅｃｒａｆｔｒａｔｅａｎｄ

ａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｎｓｉｄｅｒａ

ｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１６，１１９：２２３３．

　作者简介：

　毛柏源　男，博士研究生。主要研究方向：飞行器制导与控制。

姬军鹏　男，高级工程师，硕士。主要研究方向：空空机载武器

信息。

张鹏飞　男，高级工程师，博士研究生。主要研究方向：轨道、

姿态动力学与控制。

Ｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆ
ｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｍｏｕｎｔｉｎｇｓｐａｃｅｃｒａｆｔ
ＭＡＯＢｏｙｕａｎ１，ＪＩＪｕｎｐｅｎｇ２，ＺＨＡＮＧＰｅｎｇｆｅｉ１，

（１．ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８５４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＴｈｅＦｉｒｓｔＭｉｌｉｔａｒｙＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｖｅＯｆｆｉｃｅｏｆｔｈｅＳｅｃｏｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＡｃａｄｅｍｙｏｆＣＡＳＩＣｉｎＢｅｉｊｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８５４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｓｉｔｕａｔｉｏｎ，ａｎｏｎｏｒｂｉｔｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｎｄｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ
ｏｖｅｒｃｏｍｅｓｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙｏｆｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｓ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｇｅｏｍｅｔｒｉｃｅｑｕａｔｉｏｎｓｔｈａｔｓｈｏｕｌｄ
ｂｅｓａｔｉｓｆｉｅｄａｒｅｄｅｒｉｖｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｍｅａｎｉｎｇｓｏｆｔｈｅｉｍａｇｅｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ，ｔｈｅｖｅｃｔｏｒｅｑｕａｔｉｏｎｓａｒｅ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｔｈｅｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｄｔｒａｎｓｆｅｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｅａｃｈｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｅｃｈａｎｉｓｍ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｍａｔｒｉｘ
ｅｑｕａｔｉｏｎｓａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｔｈｅｄｕａｌｖｅｃｔｏｒｍｅｔｈｏｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｎｅｃｅｓｓａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｔｈｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｍｅｎｔ
ｏｆｔｈｅｍａｔｒｉｘｅｑｕａｔｉｏｎａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｒｏｕｇｈｆｌｅｘｉｂｌｅｕｓｅｏｆｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ“ｅｉｇｅｎｖｅｃｔｏｒ”，
ｔｈｅｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｅｒｉｅｓｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｓｄｅｃｏｕｐｌｅｄ，ａｎｄａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｏｎｏｒｂｉｔｃａｌｉ
ｂｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｉｍａｇｅｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｉｓｏｂｔａｉｎｅｄ，ｅｘｔｅｎｄｉｎｇｔｈｅｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｔｏｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｃａｓｅ
ｏｆｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ，ａｎｄｇｉｖｉｎｇａｓｔａｎｄａｒｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓ
ｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｎｏｉｓｅｏｎｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｉｓｓｉｍｕｌａｔｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｄｅｃｏｕｐｌｉｎｇｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｕｓｉｎｇ“ｅｉｇｅｎｖｅｃ
ｔｏｒ”ｉｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅａｎｄａｃｃｕｒａｔｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｃｒａｆｔ；ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ；ｏｎｏｒｂｉｔｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ；ｍｕｌｔｉｄｉｍｅｎｓｉｏｎ；ｅｉｇｅｎｖｅｃｔｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９２６１５：４４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９２６．１２２９．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＺｏｎｅＰｒｏｊｅｃｔ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｐｅｎｇｆｅｉｔｈｕ＠ｔｓｉｎｇｈｕａ．ｏｒｇ．ｃｎ
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２０２０年 ４月
第４６卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１０；录用日期：２０１９０９１２；网络出版时间：２０１９１００８１３：５５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．１０２６．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１５０３３９１）；中国博士后科学基金 （２０１７Ｍ６１３３７２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｆｅｎｇｌ１９８３＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：许强，范小虎，徐利国，等．脉冲星方位误差估计的ＴＳＫＦ算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：７６１７６８．
ＸＵＱ，ＦＡＮＸＨ，ＸＵＬＧ，ｅｔａｌ．ＴＳＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｐｕｌｓａｒｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ
ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：７６１７６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０２８８

脉冲星方位误差估计的 ＴＳＫＦ算法
许强１，范小虎１，徐利国１，王宏力２，冯磊２，

（１．青州高新技术研究所 测试控制系，潍坊 ２６２５００；　２．火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：为提高脉冲星方位误差估计对方位自行速度及卫星位置误差的鲁棒性和整
体运算的高效性，设计了两级卡尔曼滤波（ＴＳＫＦ）算法。首先，分析了方位自行速度及卫星位
置误差对方位误差估计的影响，并分别结合相关算法进行了仿真验证。然后，结合方位误差估

计的 ＣＶ模型和两级卡尔量滤波的相关原理，写出了 ＴＳＫＦ算法的更新方程，并分析了实现并
行计算的基本流程。仿真实验的数据显示：在方位自行速度及卫星位置误差均存在的情况下，

ＴＳＫＦ算法的方位估计精度约为０．１ｍａｓ，方位自行速度估计精度约为１．１ｍａｓ／ａ；与基于 ＣＶ模
型的估计算法相比，ＴＳＫＦ算法的浮点运算仅增加了０．０４８％。

关　键　词：方位误差；方位自行速度；卫星位置误差；卡尔曼滤波；两级滤波
中图分类号：Ｖ３２４．２＋１；Ｐ１２９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７６１０８

　　Ｘ射线脉冲星导航作为一种新兴的天文自主
导航，在深空探测、卫星授时等领域引起了研究人

员的极大关注并掀起了广泛的研究热潮
［１３］
。由

于使用脉冲星发出的辐射信号作为信号源，Ｘ射
线脉冲星导航相对于其他导航方式具有信号稳

定、抗干扰性强及自主程度高等特点，能够较好满

足太空卫星、深空探测器等航天器的任务需求。

虽然目前相关国家针对 Ｘ射线脉冲星导航的研
究已经进入了实验验证阶段，但距离真正的工程

应用仍然有一定的距离。其中一个较为重要的影

响因素即为脉冲星存在的方位误差问题。

由于大气层对 Ｘ射线信号的衰减作用，地面
只能收到脉冲星在射电频段的极其微弱信号，所

以为了得到较为准确的观测数据，需要使用甚长

基线干涉测量（ＶｅｒｙＬｏｎｇＢａｓｅｌｉｎｅＩｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ，
ＶＬＢＩ）技术。这就导致目前对脉冲星的观测不仅
成本高，而且不同频段的观测精度只能保证在毫

角秒（ｍｉｌｌｉａｒｃｓｅｃｏｎｄ，ｍａｓ）量级［４５］
。但对于脉冲

星导航而言，几毫角秒的方位误差都有可能带来

数百米的导航偏差。为此，国内许多学者从组合

导航
［６］
、鲁棒滤波算法

［７］
等方面开展了相关研

究。同时，孙守明等
［８］
也提出了基于信标卫星的

脉冲星方位误差估计算法，以提高脉冲星的方位

精度。文献［９］采用增广扩展卡尔曼滤波的方法
对该算法进行了改进，考虑了实际存在的信标卫

星位置误差的影响。但是，以上 ２种算法都未考
虑脉冲星方位的自行速度。虽然孙守明等

［１０］
在

后续的研究中采用匀速（ＣｏｎｓｔａｎｔＶｅｌｏｃｉｔｙ，ＣＶ）模
型，在算法中加入了脉冲星的方位自行速度，但仍

未消除信标卫星位置误差的干扰。然而这部分干

扰是无法避免且较为致命的。

若在 ＣＶ模型基础上继续采用文献［９］中的
增广算法解决信标卫星位置误差的影响，将会使

得矩阵运算由４维变为７维。当对多个脉冲星同
时观测时会大幅增加运算负担，还容易出现数值

病态的问题。为此，本文设计了两级卡尔曼滤波

qwqw
新建图章
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（ＴｗｏＳｔａｇｅＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＴＳＫＦ）算法。该算法可
以在不增加维数的情况下实现对系统偏差的在线

估计，兼顾卫星位置误差和方位自行速度影响的

同时，实现较高精度的方位误差估计。

１　误差影响

１．１　方位自行速度的影响
对于宇宙中的绝大多数脉冲星而言，其方位

并非一成不变，而是存在一定自行速度的。研究

人员认为产生自行的因素很可能是超新星爆发不

是各向同性的
［１１］
。这种自行短时间内受观测技

术限制难以准确测出
［１２］
，但长时间看又存在跟随

脉冲星自身运动产生突变的可能性，影响脉冲星

导航的使用。

以澳大利亚国家天文台（ＡｕｓｔｒａｌｉａＴｅｌｅｓｃｏｐｅ
ＮａｔｉｏｎａｌＦａｃｉｌｉｔｙ，ＡＴＮＦ）提供的脉冲星数据库为
例，所有 ２７０２颗脉冲星中，已知自行数据的有
３０６颗［１３］

，且均具有一定的不确定度。其方位自

行速度及其满足 １个 σ标准差分布时不确定度
情况分别如图１和图２所示。

通过图 １和图 ２可以看出，大多数脉冲星的
赤 经、赤纬自行速度在５０ｍａｓ／ａ以内，不确定度

图 １　脉冲星方位自行速度分布

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｕｌｓａｒｓ

图 ２　脉冲星方位自行速度不确定度分布

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｕｌｓａｒｓ

基本在１０ｍａｓ／ａ以内。如果在方位误差估计中
不考虑方位自行速度的影响，势必会降低估计精

度甚至产生发散。

以脉冲星 Ｂ１８２１２４为例，其基本参数如表 １
所示。当使用文献［９］中的增广算法进行方位误
差估计时，假设探测器面积为 １ｍ２，观测周期为
１０００ｓ，宇宙 Ｘ射线背景流量 Ｂｘ ＝０．００５ｐｈ／

（ｃｍ２·ｓ）（ｐｈ表示通过的光子个数），则观测噪
声方差可计算得

［６］σＲ ＝（２３０．０１ｍ）
２
。使用同一

卫星轨道，分别在有方位自行速度和无方位自行

速度的条件下进行导航计算。２种条件下卫星的
位置误差均为［１００，１００，１００］ｍ，脉冲星的方位误
差为［２，２］ｍａｓ。设定存在的脉冲星方位自行速
度为［１０，１０］ｍａｓ／ａ。具体仿真结果如图３所示。

通过对图３的分析发现，在无方位自行速度
的情况下，增广算法可有效隔离卫星位置误差的

影响，进而实现脉冲星方位误差的精准估计。但

是存在方位自行速度时，估计算法会产生较大的

发散，无法正常工作。

以上数值仿真说明，在对脉冲星方位误差估

计时有必要考虑方位自行速度的影响。

表 １　脉冲星 Ｂ１８２１２４参数

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｕｌｓａｒＢ１８２１２４

参数 数值

赤经／（°） ２７６．１３

赤纬／（°） －２４．８７

距离／（１０２０ｍ） １．６９４

脉冲周期 Ｐ／（１０－３ｓ） ３．０４５

脉冲宽度 Ｗ／（１０－５ｓ） ５．５

光子流量 Ｆｘ／（１０
－４ｐｈ·（ｃｍ２·ｓ）－１） １．９３

脉冲辐射流量与平均辐射流量之比 Ｐｆ／％ ９８

１．２　卫星位置误差的影响

孙守明等
［１０］
在后续研究中提出了基于 ＣＶ

模型的 Ｘ射线脉冲星方位误差估计算法。该算
法将方位自行速度作为状态量单独估计，有效解

决了方位自行速度的影响问题，但该算法并没有

考虑到卫星位置误差带来的影响。

卫星位置误差对脉冲星方位估计的影响原理

如图 ４所示。当卫星位置不存在误差时，根据脉
冲星方位误差的观测模型，可以认为脉冲信号到

达太阳系质心（ＳｏｌａｒＳｙｓｔｅｍＢａｒｙｃｅｎｔｅｒ，ＳＳＢ）处的
时间延迟仅与脉冲星方位误差有关。假设 ｎ为
真实方向，珘ｎ为带误差的脉冲星方向，其满足
关系：

ｎ－Δｎ＝珘ｎ （１）
式中：Δｎ为方位误差。

２６７
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图 ３　不同条件下增广算法仿真结果

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｕｇｍｅｎｔｅｄ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

则观测模型为
［１４］

ｃ（ｔＳＳＢ －珓ｔＳＳＢ）＝（ｎ－珘ｎ）·ｒｓａｔ＝Δｎ·ｒｓａｔ （２）

式中：ｃ为光速；ｔＳＳＢ为真实 ＳＳＢ处脉冲到达时间
（ＴｉｍｅｏｆＡｒｒｉｖａｌ，ＴＯＡ）；珓ｔＳＳＢ为根据观测数据推算
得到的 ＳＳＢ处到达时间；ｒｓａｔ为真实卫星位置。

但若卫星存在位置误差 Δｒ，在误差影响下实
际的观测模型就发生了改变。存在 Δｒ时，推算
得到的到达时间 ｔ^ＳＳＢ与实际的到达时间 ｔＳＳＢ之差
就不再是单纯的由脉冲星方位误差导致。假设卫

星导航位置 ｒ^ｓａｔ与真实位置 ｒｓａｔ满足：
ｒｓａｔ－Δｒ＝ｒ^ｓａｔ （３）

图 ４　卫星位置误差对估计算法的影响原理

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｎ

ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

则此时观测模型应当变为

ｃ（ｔＳＳＢ －ｔ^ＳＳＢ）＝ｎ·ｒｓａｔ－（ｎ－Δｎ）（ｒｓａｔ－Δｒ）＝

　　Δｎ·ｒｓａｔ＋珘ｎ·Δｒ≈ Δｎ·ｒ^ｓａｔ＋珘ｎ·Δｒ （４）

如果此时仍然以式（２）作为观测模型，不仅
会引入一定的系统偏差，还有可能在地球自转的

影响下产生发散。

同样以脉冲星 Ｂ１８２１２４为例，假设脉冲星方
位误差为 ［２，２］ｍａｓ，方位自行速度为 ［１０，
１０］ｍａｓ／ａ。其他条件不变，采用基于 ＣＶ模型的
Ｘ射线脉冲星方位误差估计算法分别在无卫星
位置误差和有卫星位置误差情况下进行导航解

算，卫星位置误差设为［１００，１００，１００］ｍ，具体
仿真结果如图 ５所示。

通过对图５的分析可见，在加入卫星位置误
差之前，基于 ＣＶ模型的脉冲星方位误差估计算
法可以较为精准地估计出当前的方位误差和方位

自行速度。但是在引入卫星位置误差之后，由于

地球的自转，估计结果无法收敛在某一固定值。

结合文献［９］的分析，说明无论是否存在脉冲星
方位自行速度，信标卫星的位置误差都应当成为

估计算法重点解决的工程问题之一。

３６７
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图 ５　不同条件下基于 ＣＶ模型的估计算法仿真结果

Ｆｉｇ．５　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＣＶｍｏｄｅｌｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

２　ＴＳＫＦ算法

ＴＳＫＦ算法最早由 Ｆｒｉｅｄｌａｎｄ［１５］提出，用于解
决线 性 系 统 中 的 定 常 偏 差 问 题。Ｈｓｉｅｈ和
Ｃｈｅｎ［１６］将两级滤波思想用于标准卡尔曼滤波算
法，证明最高可以将计算量降低５９％。

本文在基于 ＣＶ模型的方位误差估计算法基
础上，采用两级滤波的方法，将脉冲星方位误差和

方位自行速度作为第一级滤波状态量，卫星位置

误差作为第二级滤波的状态量，在不增加状态维

数的前提下实现同步估计，有效隔离卫星位置误

差对估计算法的影响。

结合 ＣＶ模型和第１节的分析，可将 ＴＳＫＦ算
法的离散空间状态方程写为

Ｘｋ ＝

１ Ｔ ０ ０
０ １ ０ ０
０ ０ １ Ｔ











０ ０ ０ １

Ｘｋ－１＋Ｗｋ－１ ＝Ａｋ－１Ｘｋ－１＋Ｗｋ

（５）
Ｚｋ ＝ｃΔｔ＝ＨｋＸｋ＋珘ｎ·Δｒ＋ηｋ （６）
式中：Ｘｋ＝［Δαｋ Δαｋ Δδｋ Δδｋ］Ｔ为第一级滤
波的状态量，分别代表赤经、赤经自行速度、赤纬、

赤纬自行速度；Ｔ为计算步长；Ａｋ－１为状态转移矩
阵；Ｗｋ为系统噪声；Ｚｋ为观测量；Δｔ为脉冲到达
航天器与 ＳＳＢ的时间差；ηｋ为观测噪声；Ｈｋ为观

测矩阵且满足：

Ｈｋ＝

－ｃｏｓ珓δｓｉｎ珘α·ｒ^ｓａｔ／ｘ＋ｃｏｓ珓δｃｏｓ珘α·ｒ^ｓａｔ／ｙ
０

ｃｏｓ珓δ·ｒ^ｓａｔ／ｚ－ｓｉｎ珓δｃｏｓ珘α·ｒ^ｓａｔ／ｘ－ｓｉｎ珓δｓｉｎ珘α·ｒ^ｓａｔ／ｙ













０

Ｔ

其中：^ｒｓａｔ／ｘ、^ｒｓａｔ／ｙ、^ｒｓａｔ／ｚ分别为 ｒ^ｓａｔ在 ３个坐标轴的分
量；珘α和 珓δ分别为带误差的赤经和赤纬。

分析以上模型，可见此时算法中出现的常值

偏差仅存在于观测方程，与状态方程无关。取第

二级滤波状态量 ｂ为卫星位置误差 Δｒ，结合算法
流程，可将方位误差估计的 ＴＳＫＦ算法更新方程
表达如下。

第一级滤波时间更新：

Ｘｋ ｋ－１ ＝Ａｋ－１Ｘｋ－１ （７）

Ｐｋ ｋ－１ ＝Ａｋ－１Ｐｋ－１Ａ
Ｔ
ｋ－１＋Ｑｋ （８）

第一级滤波状态更新：

Ｋｋ ＝Ｐｋ ｋ－１Ｈ
Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ ＋Ｒｋ）

－１
（９）

Ｘｋ ＝Ｘｋ ｋ－１＋Ｋｋ（Ｚｋ－ＨｋＸｋ ｋ－１） （１０）
Ｐｋ ＝（Ｉ－ＫｋＨｋ）Ｐｋ ｋ－１ （１１）

第二级滤波时间更新：

Ｕｋ ＝Ａｋ－１Ｖｋ－１＋Ｂｋ－１ （１２）
Ｓｋ ＝ＨｋＵｋ＋Ｃｋ （１３）
Ｍｋ ＝Ｍｋ－１－Ｍｋ－１Ｓ

Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ ＋

　　Ｒｋ＋ＳｋＭｋ－１Ｓ
Ｔ
ｋ）

－１ＳｋＭｋ－１ （１４）

４６７
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第二级滤波状态更新：

Ｖｋ ＝Ｕｋ－ＫｋＳｋ （１５）
珚Ｋｋ ＝Ｍｋ（Ｖ

Ｔ
ｋＨ

Ｔ
ｋ ＋Ｃ

Ｔ
ｋ）Ｒ

－１
ｋ （１６）

ｂｋ ＝（Ｉ－珚ＫｋＳｋ）ｂｋ－１＋珚Ｋｋ（Ｚｋ－ＨｋＸｋ ｋ－１） （１７）
最终估计结果为

珟Ｘｋ ＝Ｘｋ＋Ｖｋｂｋ （１８）
式中：Ｑｋ为系统噪声 Ｗｋ的方差；Ｐｋ为状态量的
协方差；Ｐｋ ｋ－１为状态量的一步预测协方差；Ｒｋ为
观测噪声 ηｋ的方差；Ｋｋ为第一级滤波器的滤波
增益；Ｖｋ为第二级滤波状态量 ｂｋ对第一级滤波
状态量 Ｘｋ的纠正矩阵；Ｓｋ和 Ｕｋ为迭代计算过程
的中间量；Ｍｋ为第二级滤波中状态量的协方差；

Ｋｋ为第二级滤波增益矩阵；Ｂｋ－１为 Δｒ在状态方
程式（５）中的驱动矩阵；Ｃｋ为 Δｒ在观测方程
式（６）中的驱动方程；Ｉ为单位阵。结合前述分
析，已知 Ｂｋ－１＝０，Ｃｋ＝珘ｎ

Ｔ
。

结合式（７）～式（１８）可得，算法运行过程中
除最后结果的整合外，第二级滤波仅用到第一级

的增益值 Ｋｋ和残差 Ｚｋ－ＨｋＸｋ ｋ－１。故可将两级

滤波并行计算以提高运算效率，其并行计算的流

程如图６所示。

图 ６　并行计算流程图

Ｆｉｇ．６　Ｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇｆｌｏｗｃｈａｒｔ

分析以上过程还可以发现，ＴＳＫＦ算法的第一
级滤波与常规的卡尔曼滤波算法完全相同，只是

第二级滤波与一般滤波过程不同。实际上，在第

二级滤波过程中公式 Ｍｋ的作用是描述状态量 ｂｋ
的估计方差，其对第二级滤波增益珚Ｋｋ的计算具有
重要的影响作用。因此，式（１４）相当于第一级滤
波中的式（８），是估计方差阵的更新方程。在得
到第二级滤波的增益矩阵 珚Ｋｋ后，式（１７）便相当
于状态量的更新估计，与第 １节滤波中的式（１０）
作用相同，其中（Ｉ－珚ＫｋＳｋ）ｂｋ－１为状态量 ｂｋ的一
步预测，相当于第一级滤波中的式（７）。

而 Ｖｋ的作用是纠正常值偏差 ｂｋ对第一级滤
波估计值 Ｘｋ的传递影响作用，故可将其命名为纠
正矩阵。由于第一级滤波估计中完全没有涉及到

常值偏差 ｂｋ的计算，所以得到的估计值 Ｘｋ必然
是带有一定误差的。这部分误差会随着时间的推

移而不断变化。为此，在第二级滤波估计中，不仅

要估计出常值偏差 ｂｋ的值，还要利用式（１５）实时
求解当前的纠正矩阵。最后，通过式（１８）将纠正
矩阵 Ｖｋ与第二级滤波估计值 ｂｋ的乘积加到第一
级滤波的估计结果中便实现了常值偏差与第一级

滤波状态量之间的隔离。第二级滤波时间更新环

节中对矩阵 Ｕｋ和 Ｓｋ的计算均为计算纠正矩阵
Ｖｋ的中间过程。

３　仿真分析

为证明 ＴＳＫＦ算法的有效性，在方位自行速度
及方位误差都存在的情况下进行仿真验证。所选用

的脉冲星及其他相关参数与第１节相同。脉冲星方
位误差为［２，２］ｍａｓ，方位自行速度为［１０，１０］ｍａｓ／ａ，
卫星位置误差为［１００，１００，１００］ｍ。

系统噪声的方差Ｑｋ＝ｄｉａｇ［ｑ
２
１ ｑ２２ ｑ２１ ｑ２２］，

其中ｑ１＝１０
－９ａｒｃｓｅｃ≈２．７８×１０－１３（°），ｑ２ ＝

１０－１２ａｒｃｓｅｃ／ｓ≈ ２．７８ ×１０－１６ （°）／ｓ。 Ｍ０ ＝

ｄｉａｇ［ｍ２０ ｍ２０ ｍ２０］，其中ｍ０＝０．１ｋｍ。方位自行

速度噪声的标准差为［１０－１８，１０－１８］（°）／ｓ。具体
仿真过程如图７所示。

其他条件不变，将 ＴＳＫＦ算法在不同卫星位
置误差及方位自行速度条件下分别运行５０次，其
中每次运行的结果取为最后一天所有计算值的平

均值。将每个算法运行 ５０次的结果再取平均值
作为此时该算法的最终精度。具体条件及误差统

计如表２和表３所示。
通过分析图７、表２和表 ３可见，在不同误差

条件下，ＴＳＫＦ算法均可较好地完成收敛，并实现

５６７
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图 ７　ＴＳＫＦ算法仿真过程

Ｆｉｇ．７　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆＴＳＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ

表 ２　仿真条件设置

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｅｔｕｐ

实验编号
方位自行速度／
（ｍａｓ·ａ－１）

卫星位置

误差／ｍ

１ （０，０） （１００，１００，１００）

２ （１０，１０） （０，０，０）

３ （－１０，１０） （１００，１００，１００）

４ （２０，２０） （１００，１００，１００）

５ （１０，１０） （１００，－１００，１００）

６ （１０，１０） （５００，５００，５００）

方位误差最大约０．１ｍａｓ及方位自行速度估计误
差最大约１．１ｍａｓ／ａ的精度。同时，其收敛速度也
明显快于第１节提到的增广算法和基于 ＣＶ模型
的估计算法。

考虑到实际卫星在轨运行时，位置误差可

表 ３　仿真结果统计

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ

实验

编号

方位误差／ｍａｓ 速度误差／（ｍａｓ·ａ－１）

赤经 赤纬 赤经 赤纬

１ －０．００３９ －０．００５８ ０．０１６９ ０．２０１２

２ ０．００４９ －０．０２４６ －０．００３６ －０．５４２９

３ ０．０２４１ －０．１０６４ ０．２５４６ －１．０１３５

４ ０．００４９ ０．０１４３ －０．１５９６ ０．１１６７

５ －０．００５６ ０．０９２９ －０．１０３４ １．０８１４

６ －０．００１６ －０．１１３８ ０．０２０８ ０．１４２７

能根据轨道周期变化，故将卫星位置误差设置为

随卫星轨道呈三角函数变化的形式。为体现普遍

性，其具体关系式满足：

Δｒ [＝ ５００＋Ｌｘｓｉｎ
２πｔ
Ｔ( )
ｓ

，５００＋

　　Ｌｙｃｏｓ
２πｔ
Ｔ( )
ｓ

，５００－Ｌｚｓｉｎ
２πｔ
Ｔ( ) ]
ｓ

（１９）

式中：Ｔｓ为卫星轨道周期；ｔ为卫星运行时间；Ｌｘ、
Ｌｙ、Ｌｚ为对应的幅值。

假设脉冲星方位误差及方位自行速度同样为

［２，２］ｍａｓ和［１０，１０］ｍａｓ／ａ，则当 Ｌｘ、Ｌｙ、Ｌｚ均为
１００ｍ时，ＴＳＫＦ算法的具体运行过程如图８所示。

采用同样的统计方法，将不同 Ｌｘ、Ｌｙ、Ｌｚ取值
时的仿真结果统计如表４所示。

通过分析图 ８可得，当卫星位置误差出现周
期性的变化时只会导致曲线的“毛刺”愈加明显。

这是因为算法在达到稳态后，位置误差的周期变

化相当于系统噪声有所增加，所以 ＴＳＫＦ算法的
估计结果会出现“毛刺”增加现象。但从表 ４的
结果来看，这对估计结果的影响非常的小。这是

因为本文将一段时间内估计结果的平均值作为最

终的结果，消除了“毛刺”的影响。因此，若采取

本文类似处理措施或在算法中添加相应的平滑处

理环节，那么便可消除位置误差周期变化的影响。

最后，为证明 ＴＳＫＦ算法的高效性，将其与文
献［１０］中４状态量的基于 ＣＶ模型的方位误差估
计算法进行对比。将仿真运行时间设为一个自然

年，分别统计２个算法 ＭＡＴＬＡＢ程序中除参数初
始化及观测数据模拟部分的浮点运算次数。其中

ＴＳＫＦ算法为３００４５２０２０３８次，基于 ＣＶ模型的
估计算法为 ３００３０７５０３２７次，前者仅比后者增
加了０．０４８％，显然比在 ＣＶ模型的基础上继续采
用状态增广的方法带来的计算负担小。

６６７
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　第 ４期 许强，等：脉冲星方位误差估计的 ＴＳＫＦ算法

图 ８　卫星位置误差周期变化时 ＴＳＫＦ算法仿真结果

Ｆｉｇ．８　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＴＳＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｈｅｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｐｅｒｉｏｄｃｈａｎｇｅｓ

表 ４　卫星位置误差周期变化时仿真结果统计
Ｔａｂｌｅ４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｗｈｅｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｐｅｒｉｏｄｃｈａｎｇｅｓ

实验条件／ｍ 方位误差／ｍａｓ 速度误差／（ｍａｓ·ａ－１）

Ｌｘ Ｌｙ Ｌｚ 赤经 赤纬 赤经 赤纬

１００ １００ １００ ０．０１５１ －０．０７７６ －０．０８５６ ０．１５３０

２００ ２００ ２００ －０．０１６６ －０．１２１９ －０．０２５２ ０．０５９７

３００ ３００ ３００ －０．０２０５ －０．１３２４ －０．０４７３ ０．１０３７

１００ ２００ ３００ －０．００８３ －０．１３８５ －０．０５９４ ０．１２６７

３００ ２００ １００ ０．０１５４ －０．０７５５ －０．０５１４ ０．０９２８

４　结　论

１）在脉冲星方位误差估计中，方位自行速度
和卫星位置误差均有必要考虑在内，否则会严重

影响算法的精度。

２）ＴＳＫＦ算法可以在方位自行速度和卫星位

置误差都存在的情况下正常工作，并在仿真实验

中基本达到了 ０．１ｍａｓ的方位估计精度和
１．１ｍａｓ／ａ的方位自行速度估计精度。

３）ＴＳＫＦ算法的最大状态量维数与基于 ＣＶ
模型的估计算法相同，且浮点运算数也仅增加了

０．０４８％。相对于增广的方法而言，两级滤波的方
法计算效率更高，更不容易出现数值病态等问题。
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方位误差估计算法［Ｊ］．国防科技大学学报，２０１８，４０（５）：

１７７１８２．

ＷＡＮＧＨＬ，ＸＵＱ，ＹＯＵＳＨ，ｅｔａｌ．Ａｕｇｍｅｎｔｅｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍ ｆｏｒｐｕｌｓａｒｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１８，４０（５）：１７７１８２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］孙守明，郑伟，汤国建．基于 ＣＶ模型的 Ｘ射线脉冲星位置

误差估计［Ｊ］．系统仿真学报，２０１０，２２（１１）：２７１２２７１４．

ＳＵＮＳＭ，ＺＨＥＮＧＷ，ＴＡＮＧＧＪ．Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆ

ＸｒａｙｐｕｌｓａｒｂａｓｅｄｏｎＣＶｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍＳｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎ，２０１０，２２（１１）：２７１２２７１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］孙守明．基于 Ｘ射线脉冲星的航天器自主导航方法研究

［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２０１１．

ＳＵＮＳＭ．Ｓｔｕｄｙｏｎａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｂａｓｅｄｏｎＸｒａｙｐｕｌｓａｒ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

［１２］ＢＯＢＯＬＴＺＤＡ，ＦＥＹＡＬ，ＪＯＨＮＳＴＯＮＫＪ，ｅｔａｌ．Ａｓｔｒｏｍｅｔｒｉｃ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｓａｎｄｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎｓｏｆ１９ｒａｄｉｏｓｔａｒｓ［Ｊ］．Ａｓｔｒｏｎｏｍｉｃａｌ

Ｊｏｕｒｎａｌ，２００３，１２６（１）：４８４４９３．

［１３］ＭＡＮＣＨＥＳＴＥＲＲＮ，ＨＯＢＢＳＧＢ，ＴＥＯＨＡ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅａｕｓｔｒａｌ

ｉａｔｅｌｅｓｃｏｐｅｎａｔｉｏｎａｌｆａｃｉｌｉｔｙｐｕｌｓａｒｃａｔａｌｏｇｕｅ［Ｊ］．Ａｓｔｒｏｎｏｍｉｃａｌ

Ｊｏｕｒｎａｌ，２００５，１２９（４）：１９９３２００６．

［１４］许强，王宏力，何贻洋，等．基于截断误差的改进脉冲星导航

观测方程［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：

１９７４１９８１．

ＸＵＱ，ＷＡＮＧＨＬ，ＨＥＹＹ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｐｕｌｓａｒｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｒｕｎｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４

（９）：１９７４１９８１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＦＲＩＥＤＬＡＮＤＢ．Ｔｒｅａｔｍｅｎｔｏｆｂｉａｓｉｎｒｅｃｕｒｓｉｖｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，１９６９，ＡＣ１４（４）：

３５９３６７．

［１６］ＨＳＩＥＨＣＳ，ＣＨＥＮＦＣ．ＧｅｎｅｒａｌｔｗｏｓｔａｇｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ ＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２０００，４５（４）：

８１９８２４．

　作者简介：

　许强　男，硕士，助教。主要研究方向：导航、制导与仿真。

范小虎　男，副教授。主要研究方向：导航、制导与仿真。

冯磊　男，博士，讲师。主要研究方向：导航、制导与仿真。

ＴＳＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｐｕｌｓａｒｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
ＸＵＱｉａｎｇ１，ＦＡＮＸｉａｏｈｕ１，ＸＵＬｉｇｕｏ１，ＷＡＮＧＨｏｎｇｌｉ２，ＦＥＮＧＬｅｉ２，

（１．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＴｅｓｔａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，ＱｉｎｇｚｈｏｕＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＨｉｇｈｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｗｅｉｆａｎｇ２６２５００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｉｓｓｉｌｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｕｌｓａｒｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｔｏｔｈｅｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎ
ａｎｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒａｎｄｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｏｖｅｒａｌｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｔｗｏｓｔａｇｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ（ＴＳＫＦ）ａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｓｏｆｐｕｌｓａｒｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎａｎｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｎｐｕｌｓａｒｅｒｒｏｒｅｓ
ｔｉｍａｔｉｏｎａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｒｅｌｅｖａｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，
ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＣＶｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｗｏｓｔａｇｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ，ｔｈｅｕｐｄａｔｅｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆＴＳＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ａｒｅｄｅｒｉｖｅｄ，ａｎｄｔｈｅｂａｓｉｃｆｌｏｗｏｆｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｄａｔａｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｈｏｗ
ｔｈａｔｐｏｓｉｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅＴＳＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓａｂｏｕｔ０．１ｍａｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｓ
ａｂｏｕｔ１．１ｍａｓ／ａｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆｂｏｔｈｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎａｎｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＣＶｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｆｌｏａｔｉｎｇｐｏｉｎｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆＴＳＫＦａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｎｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｓｂｙ０．０４８％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒ；ｐｒｏｐｅｒｍｏｔｉｏｎ；ｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒ；Ｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ；ｔｗｏｓｔａｇｅｆｉｌｔｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１００８１３：５５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．１０２６．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５０３３９１）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（２０１７Ｍ６１３３７２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｅｎｇｌ１９８３＠１２６．ｃｏｍ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０６１７；录用日期：２０１９０８２３；网络出版时间：２０１９０９１０１０：３２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０９．１８０９．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１００４００２）；航空科学基金 （２０１５５８８４０１２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｎｕｄｔｚｈａｎｇ＠ｈｏｔｍａｉｌ．ｃｏｍ

　引用格式：石晓航，张庆杰，吕俊伟．一类复杂通信条件下高阶线性群系统编队控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：
７６９７８０．ＳＨＩＸＨ，ＺＨＡＮＧＱＪ，ＬＹＵＪＷ．Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｈｉｇｈｏｒｄｅｒｌｉｎｅａｒｓｗａｒｍｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｃｏｍｐｌｅｘｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ
ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：７６９７８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３０２

一类复杂通信条件下高阶线性群系统编队控制

石晓航１，张庆杰２，，吕俊伟３

（１．海军大连舰艇学院，大连 １１６００１；　２．空军航空大学，长春 １３００２２；　３．海军航空大学，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：针对时变时延、拓扑不确定和外部扰动等复杂通信条件下的高阶线性群系
统编队控制问题进行研究。首先，建立了群系统编队控制问题的数学描述，并基于一致性最近

邻原则给出了编队控制协议框架。其次，提出了群系统实现编队的充要条件。通过状态分解

和变量代换，给出了约束条件下，编队控制协议的设计方法。同时，为得到群系统所允许最大

时延边界，引入自由权矩阵，得到了保守性较小的线性矩阵不等式（ＬＭＩ）判据条件。仿真实验
验证了编队控制方法对于有界时变时延、拓扑不确定以及外部扰动具有一定的鲁棒性。

关　键　词：编队控制；高阶群系统；时变时延；拓扑不确定；外部扰动；自由权矩阵
中图分类号：ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７６９１２

　　群系统编队控制在很多领域都有着广泛的应
用，比如监视和侦察

［１３］
、目标搜索和定位

［４７］
、中

继通信
［８］
以及空间探索和资源探测

［９１０］
等。传统

的编队控制方法主要包括：领导者跟随者［１１１２］
、

行为方法
［１３］
以及虚拟结构

［１４］
。但从应用情况来

看，这３种方法依然存在着鲁棒性差、行为建模复
杂和通信量大等方面的不足。随着多智能体一致

性理论的发展，越来越多的学者开始研究基于一致

性算法的分布式编队控制方法
［１５１６］

。文献［１５］指
出，上述３种传统方法均可看作是一致性算法的
特例。

基于一致性协议，文献［１７１８］讨论了轮式小
车的编队控制问题。文献［１９］提出了大规模一
阶群系统有限时间编队框架。基于一致性线性化

反馈方法，文献［２０］研究了无领导者方式的多无
人机编队控制问题。进一步，文献［２１］研究了多
无人机时变编队控制的分析和设计问题，并给出

了编队形成的充要条件。文献［１５，１７２１］的研究
对象主要是低阶群 系 统，比 如 一 阶

［１７１９］
、二

阶
［１５，２０２１］

。假 定 网 络 通 信 拓 扑 为 无 向 图，文

献［２２］分析了一类由多个二阶系统串联组成的
高阶群系统编队控制问题。对于有向通信拓扑结

构，由于其 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵的特征值可能存在复
数，判断编队形成具有一定难度。文献［２３］利用
状态／输出反馈，研究了有向通信拓扑条件下的编
队形成问题。

上述文献均假设理想网络通信条件，但在实

际的应用中，受到周围环境或其他因素的影响，可

能出现通信时延、拓扑不确定以及外部扰动等情

况。文献［２４］通过引入自身时延，给出了二阶群
系统实现时不变／时变编队的充分条件。文
献［２５］讨论了同时存在位置时延和速度时延条
件下的一致性策略和编队控制稳定性。文献

［２６］采用频域方法，借助 Ｎｙｑｕｉｓｔ稳定性判据给
出了编队稳定的时延相关／非相关条件。文献
［２４２６］均假定固定通信时延。对于时变时延，文
献［２７］研究了某型垂直起降无人机的编队控制
方法。同时考虑时变时延和有向拓扑，文献［２８］

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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设计了二阶群系统编队控制协议，同时讨论了时

变时延对编队形成的影响。文献［２９］给出了含
有时变时延高阶群系统实现编队的充要条件和编

队控制器的设计方法。文献［３０３１］采用 Ｌｙａ
ｐｕｎｏｖ稳定性理论分析了通信时延的边界条件。
文献［３２３３］研究了群系统模型存在范数有界不
确定性情况下的编队控制问题。利用鲁棒控制理

论，得到了群系统编队控制稳定性条件。针对时

延、拓扑不确定和外部扰动条件下的高阶群系统

编队控制问题，目前的研究成果很少。文献［３４
３５］只讨论了控制器增益已知情况下的群系统鲁
棒一致性问题。

本文主要讨论一类同时存在时变时延、拓扑

不确定和外部扰动等复杂通信条件下的群系统编

队控制问题。与已有文献相比，主要贡献有：

１）高阶线性群系统模型。文献［１７２１］所讨
论的群系统大都针对一阶或二阶积分器，而高阶

模型不具有一阶、二阶模型的特殊结构，因此文

献［１７２１］方法不适于高阶线性群系统。本文方
法具有更广泛的应用范围。

２）同时考虑时变时延、拓扑不确定及外部扰
动等３种通信条件。目前针对复杂通信条件的编
队控制问题研究较少，仅有文献［３４３５］讨论了
３种通信条件同时存在的群系统一致性可行性问
题，且没有给出控制器增益的求解方法。

３）低保守性。文献在分析编队所允许的最
大时延上界时采用了 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性方法，所得
结果是充分条件，具有一定的保守性。不同于文

献［３０３１］方法，本文将自由权矩阵引入分析过程
中，使所得结果具有较低的保守性。

本文首先简要介绍了图论知识和相关引理；

并建立了一类复杂通信条件下高阶线性群系统编

队问题的数学描述，同时设计了基于一致性算法

的编队控制协议。然后给出了群系统实现编队的

充要条件，利用 ＬｙａｐｕｎｏｖＫｒａｓｏｖｓｋｉｉ泛函分析方
法得到群系统编队所允许的最大时延上界和控制

器增益求解方法。最后利用数值仿真实验，对所

提出方法的有效性进行验证。

１　图论知识及相关引理

本文矩阵 ＞（＜）０表示 是正定（负定）

的；在矩阵中，符号表示对称项；符号表示
Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ乘积。对于任意的实数矩阵 Ｘ，复数向
量 ｘ和任意的 ｃ∈Ｃ，定义变换 ΛＸ＝ｄｉａｇ｛Ｘ，Ｘ｝，

ｘ⌒ ＝ ［ＲｅＴ （ｘ），ＩｍＴ （ｘ）］Ｔ，以 及 Φｃ ＝

Ｒｅ（ｃ）Ｉ －Ｉｍ（ｃ）Ｉ
Ｉｍ（ｃ）Ｉ Ｒｅ（ｃ）[ ]Ｉ ，其中 Ｉ为合适维数的单位
阵。若矩阵 Ｂ是列满秩矩阵，则存在一个非奇异
矩阵 珟Ｂ＝［珟ＢＴ１，珟Ｂ

Ｔ
２］

Ｔ
，满足 珟Ｂ１Ｂ＝Ｉ且 珟Ｂ２Ｂ＝０。

１．１　图论知识
图 Ｇ＝（Ｖ，εＧ，Ｗ）由节点集合 Ｖ、边集合 εＧ

和邻接矩阵 Ｗ这 ３个要素组成。其中，Ｖ＝｛ξ１，

ξ２，…，ξＮ｝，εＧ＝｛（ξｉ，ξｊ）：ξｉ，ξｊ∈Ｖ｝，Ｗ＝［ｗｉｊ］∈

ＲＮ×Ｎ。节点 ξｉ到节点 ξｊ的一条边用 ｅｉｊ＝（ξｉ，ξｊ）

表示。如果对任意的 ｅｉｊ∈εＧ都存在 ｅｊｉ∈εＧ，则图
Ｇ称为无向图。反之，则称为有向图。邻接矩阵
中的非负元素 ｗｉｊ表示边 ｅｊｉ的连接权重。ｗｉｊ＞０表

示节点 ξｉ可以接收到来自节点 ξｊ的信息，即 ｅｊｉ∈

εＧ。对于任意的 ｉ∈｛１，２，…，Ｎ｝，有 ｗｉｉ＝０。定
义节点 ξｉ的邻居节点集合为 Ｎｉ＝｛ξｊ∈Ｖ：（ξｊ，

ξｉ）∈εＧ｝。若定义节点 ξｉ的入度为 ｄｅｇｉｎ（ξｉ）＝

∑
Ｎ

ｊ＝１
ｗｉｊ，则图 Ｇ的入度矩阵为 ＤＧ＝ｄｉａｇ｛ｄｅｇｉｎ（ξ１），

ｄｅｇｉｎ（ξ２），…，ｄｅｇｉｎ（ξＮ）｝。通常，用 Ｌ＝ＤＧ－Ｗ表
示图 Ｇ的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵。
１．２　相关引理

引理１［３６］　图 Ｇ的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵 Ｌ至少有
一个０特征值，且向量 １是 ０特征值所对应的右
特征向量，即 Ｌ１＝０。如果图 Ｇ是一个有向图，且
含有一个有向生成树（至少存在一个节点到其他

所有节点都有一条有向路径），则 ０是 Ｌ的单特
征值，其余的非零特征值均具有正实部。

引理２［３７］　如果矩阵 Ｙ∈ＲＮ×Ｎ的各行和均

为零，则存在矩阵 Ｚ∈ ＲＮ×（Ｎ－１）和 矩 阵 Ｅ∈
Ｒ（Ｎ－１）×Ｎ使得 Ｙ＝ＺＥ，Ｅ的定义为

Ｅ＝

１ －１ ０ … ０
０ １ －１ … ０
   

０ ０ … １ －











１

　　如果０是矩阵 Ｙ的单特征值，那么矩阵 Ｚ是
列满秩的。

引理 ３［３８］　对给定的对称矩阵 Ｓ＝ＳＴ ＝

Ｓ１１ Ｓ１２
 Ｓ[ ]

２２

，其中 Ｓ１１∈Ｒ
ｒ×ｒ
。以下 ３个条件是等

价的：Ｓ＜０；Ｓ１１＜０，Ｓ２２ －Ｓ
Ｔ
１２Ｓ

－１
１１Ｓ１２ ＜０；Ｓ２２ ＜０，

Ｓ１１－Ｓ１２Ｓ
－１
２２Ｓ

Ｔ
１２＜０。

引 理 ４［３９］ 　 存 在 对 称 矩 阵 Ｘ，使 得

Ｐ１＋Ｘ Ｑ１
 Ｒ[ ]

１

＞０和
Ｐ２－Ｘ Ｑ２
 Ｒ[ ]

２

＞０同时成立

０７７
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　第 ４期 石晓航，等：一类复杂通信条件下高阶线性群系统编队控制

的充要条件是

Ｐ１＋Ｐ２ Ｑ１ Ｑ２
 Ｒ１ ０

  Ｒ











２

＞０。

引理 ５［４０］　给定具有适当维数的矩阵 Ｑ＝
ＱＴ、Ｈ和 Ｅ，则 Ｑ＋ＨＦ（ｔ）Ｅ＋ＥＴＦＴ（ｔ）ＨＴ＜０，对
所有满足 ＦＴ（ｔ）Ｆ（ｔ）≤Ｉ都成立的充要条件是存
在一正数 ε＞０使得 Ｑ＋ε－１ＨＨＴ ＋εＥＴＥ＜０
成立。

引理６［４１］　对矩阵 Ｘ∈Ｒｍ×ｎ和矩阵 Ｙ∈Ｒｎ×ｍ

（ｎ≥ｍ），二者乘积满足如下性质：①若 λ是矩阵
ＸＹ的特征值，则 λ也是矩阵 ＹＸ的特征值。②若
λ≠０是矩阵 ＹＸ的特征值，则 λ也是矩阵 ＸＹ的特
征值。③若 λ１，λ２，…，λｍ是矩阵 ＸＹ的特征值，则
矩阵 ＹＸ的 ｎ个特征值为 λ１，λ２，…，λｍ，０，…，０。

２　问题描述

２．１　高阶线性群系统模型
考虑如下由 Ｎ个主体组成的群系统：

ｘｉ（ｔ）＝Ａｘｉ（ｔ）＋Ｂｕｉ（ｔ）＋Ｄωｉ（ｔ） （１）
式中：ｉ＝１，２，…，Ｎ；Ａ为系统矩阵；Ｂ为输入矩
阵；ｘｉ（ｔ）∈Ｒ

ｌ
表示第 ｉ个主体的状态；ｕｉ（ｔ）∈Ｒ

ｍ

为控制输入；ωｉ（ｔ）∈Ｒ
ｋ
为外部扰动。假设 Ｂ是

列满秩矩阵，Ｄ为适合维数的常数矩阵；群系统中
各主体之间的通信用有向图 Ｇ来表示，且图 Ｇ具
有一个生成树。

２．２　编队控制协议
基于一致性最近邻原则，考虑如下群系统编

队控制协议：

ｕｉ（ｔ）＝ｕｉ１（ｔ）＋ｕｉ２（ｔ）＋ｕｉ３（ｔ）　ｉ＝１，２，…，Ｎ
（２）

式中：ｕｉ１（ｔ）＝Ｋ１（ｘｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ））；ｕｉ２（ｔ）＝ｖｉ（ｔ）；

ｕｉ３（ｔ） ＝Ｋ２∑
ｊ∈ ｉ

（ｗｉｊ ＋Δｗｉｊ（ｔ））（Δｘｉ －Δｘｊ）；

Δｘｉ＝ｘｉ（ｔ－ｄｔ）－ｈｉ（ｔ－ｄｔ），Δｘｊ＝ｘｊ（ｔ－ｄｔ）－ｈｊ·
（ｔ－ｄｔ），待定矩阵 Ｋ１、Ｋ２为控制器增益；ｈｉ（ｔ）∈
Ｒｌ为给定编队函数，ｖｉ（ｔ）∈Ｒ

ｍ
为编队辅助函数；

ｉ
表示主体 ｉ的邻居节点集合；ｄｔ和 Δｗｉｊ（ｔ）分

别表示时变时延和拓扑不确定性。

注１　定义 ｘｉ０（ｔ）和 ｈ
ｉ
０（ｔ）为区间上的连续函

数。当 ｔ∈［－ｄｔ，０］时，假定初值为 ｘｉ（ｔ）＝ｘ
ｉ
０（ｔ）

和 ｈｉ（ｔ）＝ｈ
ｉ
０（ｔ）。

定义１　编队形成：对于群系统（１），如果存
在一个编队控制输入 ｕｉ（ｔ），ｉ＝１，２，…，Ｎ和一个

向量函数 ｃ（ｔ）∈Ｒｌ使得
ｌｉｍ
ｔ→∞
（ｘｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ）－ｃ（ｔ））＝０ （３）

则称群系统（１）能够形成时变编队 ｈ（ｔ）。向量
ｈ（ｔ）＝［ｈＴ１（ｔ），ｈ

Ｔ
２（ｔ），…，ｈ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ∈Ｒｌ×Ｎ表示期

望的时变状态编队。其中，ｈＴｉ（ｔ）是分段连续可微
的。ｃ（ｔ）表示编队中心的运动模态。

３　主要结果

３．１　编队形成的充要条件
针对高阶线性群系统的编队形成问题，本文

主要考虑如下３种通信约束。
假设１　时变时延 ｄｔ满足：

０≤ ｄｔ≤ 珔ｄｔ

ｄ
·

ｔ≤
{

μ
（４）

式中：珔ｄｔ和 μ为常数，且０＜μ＜１。
假设２　拓扑不确定性。若用邻接矩阵的变

化量 ΔＷ＝［Δｗｉｊ］∈Ｒ
Ｎ×Ｎ
来描述通信拓扑不确定

性，则有

ΔＤＧ＝ｄｉａｇ｛ｄｅｇｉｎ（Δｖ１），
　　ｄｅｇｉｎ（Δｖ２），…，ｄｅｇｉｎ（ΔｖＮ）｝

式中：ｄｅｇｉｎ（Δｖｉ）＝∑
Ｎ

ｊ＝１
Δｗｉｊ，ｉ＝１，２，…，Ｎ。进

而，拓扑不确定性的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵描述为 ΔＬ＝

ΔＤＧ－ΔＷ。为讨论方便，本文假设
ΔＬ＝ｓｉｎｔＬ （５）
　　为保证 ｗｉｊ＋Δｗｉｊ≥０，则 取值在（－１，１）
之间。

假设３　外部扰动。考虑短时有界的外部扰
动 ω（ｔ），且满足：

ω（ｔ）∈ ２［０，∞） （６）
为给出高阶线性群系统实现编队的条件，将

式（２）代入式（１），可得到群系统的闭环描述形
式为

ｘ（ｔ）＝（ＩＮ （Ａ＋ＢＫ１））ｘ（ｔ）－

　　（（Ｌ＋ΔＬ） ＢＫ２）ｘ（ｔ－ｄｔ）＋

　　（ＩＮ Ｂ）ｖ（ｔ）＋（ＩＮ Ｄ）ω（ｔ）－

　　（ＩＮ ＢＫ１）ｈ（ｔ）＋（（Ｌ＋

　　ΔＬ） ＢＫ２）ｈ（ｔ－ｄｔ）　　ｔ＞０

ｚ（ｔ）＝ｘ（ｔ）－ｈ（ｔ















）

（７）

当 ｔ∈［－ｄｔ，０］时，ｘ（ｔ）＝ｘ０（ｔ）、ｈ（ｔ）＝

ｈ０（ｔ）。ｚ（ｔ）＝［ｚ
Ｔ
１（ｔ），ｚ

Ｔ
２（ｔ），…，ｚ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ∈Ｒｌ×Ｎ

为观测向量，ｚｉ（ｔ）＝ｘｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ），ｉ＝１，２，…，Ｎ。
状态向量、辅助函数向量以及其初值向量定义为

ｘ（ｔ）＝［ｘＴ１（ｔ），ｘ
Ｔ
２（ｔ），…，ｘ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ

ｘ０（ｔ）＝［ｘ
１Ｔ
０（ｔ），ｘ

２Ｔ
０（ｔ），…，ｘ

ＮＴ
０ （ｔ）］

Ｔ

ｈ０（ｔ）＝［ｈ
１Ｔ
０（ｔ），ｈ

２Ｔ
０（ｔ），…，ｈ

ＮＴ
０ （ｔ）］

Ｔ

１７７
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ｖ（ｔ）＝［ｖＴ１（ｔ），ｖ
Ｔ
２（ｔ），…，ｖ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ

ω（ｔ）＝［ωＴ１（ｔ），ω
Ｔ
２（ｔ），…，ω

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ

当外部扰动 ω（ｔ）＝０时，群系统（１）满足
式（３）即可形成指定编队；当 ω（ｔ）≠０时，在给定
Ｈ∞扰动抑制水平 γ的条件下，若满足 ｚ（ｔ） ２＜
γω（ｔ） ２，则编队控制协议对群系统（１）实现了
Ｈ∞编队控制。

定理１　考虑一类复杂通信约束条件（４）～
（６），对于任意给定的有界初始条件，采用编队控
制协议（２）的高阶线性群系统（７）实现编队的充
要条件是：

条件１　对于矩阵 珟Ｂ２，有

ｌｉｍ
ｔ→∞
［（Ｅ （珟Ｂ２Ａ））ｈ（ｔ）－（Ｅ 珟Ｂ２）ｈ

·

（ｔ）］＝０

（８）
条件２　对于矩阵珟Ｂ１和编队辅助函数ｖ（ｔ），

有

ｌｉｍ
ｔ→∞
［（Ｅ （珟Ｂ１Ａ））ｈ（ｔ）＋（Ｅ Ｉ）ｖ（ｔ）－

　　（Ｅ 珟Ｂ１）ｈ
·

（ｔ）］＝０ （９）
条件３　ｉ＝１，２，…，Ｎ－１，如下 Ｎ－１个闭

环系统具有给定的 Ｈ∞ 扰动抑制水平 γ，即
珋ｚ（ｔ） ２＜γ（ｔ） ２，其中：珋ｚ（ｔ）＝（珚Ｕ

－１Ｉ）·

（ＥＩ）ｚ（ｔ），矩阵 珚Ｕ满足 珚Ｕ－１ＥＺ珚Ｕ＝Ｊ（Ｊ为矩阵
Ｌ的Ｊｏｒｄａｎ标准型），（ｔ）＝（珚Ｕ－１Ｉ）（ＥＩ）ω（ｔ），
矩阵 Ｅ的定义由引理２给出。

珔ｘ
·

ｉ（ｔ）＝（Ａ＋ＢＫ１）珔ｘｉ（ｔ）－
　　（１＋ｓｉｎｔ）λｉＢＫ２珔ｘｉ（ｔ－ｄｔ）＋Ｄ（ｔ）

（１０）
式中：珔ｘｉ（ｔ）∈Ｒ

ｌ
；λｉ为 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵的非零特

征值。

证明 　定义 ζ（ｔ）＝［ζＴ１（ｔ），ζ
Ｔ
２（ｔ），…，

ζＴＮ（ｔ）］
Ｔ
，其中：ζｉ（ｔ）＝ｘｉ（ｔ）－ｈｉ（ｔ）。则式（７）可

改写为

ζ
·

（ｔ）＝（ＩＮ （Ａ＋ＢＫ１））ζ（ｔ）－

　　（（Ｌ＋ΔＬ） ＢＫ２）ζ（ｔ－ｄｔ）＋

　　（ＩＮ Ｄ）ω（ｔ）＋（ＩＮ Ａ）ｈ（ｔ）＋

　　（ＩＮ Ｂ）ｖ（ｔ）－（ＩＮ Ｉ）ｈ
·

（ｔ）

ｚ（ｔ）＝ζ（ｔ















）

（１１）

根据定义１中的描述，若式（１１）中的各ζｉ（ｔ）
能够达到一致，则群系统（７）可以形成编队。

定义编队一致性误差为 （ｔ）＝［ Ｔ
１（ｔ），

Ｔ
２（ｔ），…， Ｔ

Ｎ－１（ｔ）］
Ｔ
，其 中， ｉ（ｔ）＝ζｉ（ｔ）－

ζｉ＋１（ｔ），有
（ｔ）＝（Ｅ Ｉｌ）ζ（ｔ） （１２）

式中：矩阵 Ｅ的定义由引理２给出。
由引理１、引理 ２可知，存在列满秩矩阵 Ｚ∈

ＲＮ×（Ｎ－１）及 ΔＺ∈ＲＮ×（Ｎ－１），使得 Ｌ＝ＺＥ，ΔＬ＝
ΔＺＥ，对式（１２）求导得到
·

（ｔ）＝（ＩＮ－１ （Ａ＋ＢＫ１）） （ｔ）－
　　（（ＥＺ＋ＥΔＺ） ＢＫ２） （ｔ－ｄｔ）＋
　　（ＩＮ－１Ｄ）（ＥＩｋ）ω（ｔ）＋（ＥＡ）ｈ（ｔ）＋

　　（Ｅ Ｂ）ｖ（ｔ）－（Ｅ Ｉｌ）ｈ
·

（ｔ） （１３）

式中：Ｚ＝ＬＥＴ（ＥＥＴ）－１，ΔＺ＝ΔＬＥＴ（ＥＥＴ）－１。
如果变量 （ｔ）＝０，则可以得到 ζ１（ｔ）＝

ζ２（ｔ）＝… ＝ζＮ（ｔ），即如果ｌｉｍ
ｔ→∞

（ｔ）＝０，群系

统（７）能够形成编队。通过变量代换，将群系统
的编队控制问题，转化成了具有外部扰动时延系

统的 Ｈ∞控制问题。
必要性　由式（１３）可知，为了保证在任意有

界的初始状态下均有ｌｉｍ
ｔ→∞

（ｔ）＝０，需要有

ｌｉｍ
ｔ→∞
［（Ｅ Ａ）ｈ（ｔ）＋（Ｅ Ｂ）ｖ（ｔ）－

　　（Ｅ Ｉｌ）ｈ
·

（ｔ）］＝０ （１４）
且闭环系统

·

（ｔ）＝（ＩＮ－１ （Ａ＋ＢＫ１）） （ｔ）－

　　（（ＥＺ＋ＥΔＺ） ＢＫ２） （ｔ－ｄｔ）＋

　　（ＩＮ－１ Ｄ）（Ｅ Ｉｋ）ω（ｔ）
珓ｚ（ｔ）＝ （ｔ










）

（１５）

具有给定的 Ｈ∞性能指标 γ，即编队控制协议（２）
对群系统（７）实现了编队形成 Ｈ∞ 控制。这里
珓ｚ（ｔ）＝［珓ｚＴ１（ｔ），珓ｚ

Ｔ
２（ｔ），…，珓ｚ

Ｔ
Ｎ－１（ｔ）］

Ｔ
，其中，珓ｚｉ（ｔ）＝

ｚｉ（ｔ）－ｚｉ＋１（ｔ）。
很显然，对式（１４）两端同时乘以 Ｉ珟Ｂ，可得

到定理１中的条件 １和条件 ２，因此条件 １和条
件２是必要的。

根据 ＥＺ和 ＥΔＺ的性质可知，存在非奇异矩
阵 珚Ｕ＝［珔ｕ１，珔ｕ２，…，珔ｕＮ－１］，使得 珚Ｕ－１ＥＺ珚Ｕ＝Ｊ，
珚Ｕ－１ＥΔＺ珚Ｕ＝ΔＪ，其中 Ｊ和 ΔＪ分别为矩阵 ＥＺ和
ＥΔＺ的 Ｊｏｒｄａｎ标准型。令珔ｘ（ｔ）＝（珚Ｕ－１Ｉ）（ｔ），
则式（１５）可以改写为

珔ｘ
·

（ｔ）＝（ＩＮ－１ （Ａ＋ＢＫ１））珔ｘ（ｔ）－

　　（（Ｊ＋ΔＪ） ＢＫ２）珔ｘ（ｔ－ｄｔ）＋

　　（ＩＮ－１ Ｄ）（ｔ）
珋ｚ（ｔ）＝珔ｘ（ｔ










）

（１６）

式中：（ｔ）和 珋ｚ（ｔ）的定义详见定理 １。由连续时
间信号 ｌ２范数的定义可知，若 ω（ｔ）∈ ２［０，∞），
则有（ｔ）∈ ２［０，∞）。由上述的推导可知，
ｚ（ｔ）２＜γω（ｔ）２等价于 珋ｚ（ｔ）２＜γ（ｔ）２。

２７７
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　第 ４期 石晓航，等：一类复杂通信条件下高阶线性群系统编队控制

考虑 Ｊ和 ΔＪ的结构，闭环系统（１６）等价于
定理１的条件 ３中的 Ｎ－１个闭环子系统，其中

λｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ－１）表示矩阵 ＥＺ的特征值，由
引理１和引理６可知，矩阵 ＥＺ的特征值与矩阵 Ｌ
的非零特征值相同，因此 λｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ－１）也
是矩阵 Ｌ的 Ｎ－１个非零特征值。由上述推导可
知条件３也是必要的。

充分性　因为矩阵 Ｂ是列满秩矩阵，由引言
可知，存在一个非奇异矩阵 珟Ｂ＝［珟ＢＴ１，珟Ｂ

Ｔ
２］

Ｔ
，满足

珟Ｂ１Ｂ＝Ｉ且 珟Ｂ２Ｂ＝０。
如果条件１和条件２成立，则有

ｌｉｍ
ｔ→∞
［（Ｅ 珟ＢＡ）ｈ（ｔ）＋（Ｅ 珟ＢＢ）ｖ（ｔ）－

　　（Ｅ 珟Ｂ）ｈ
·

（ｔ）］＝０ （１７）
　　对式（１７）左乘（Ｅ珟Ｂ）－１可得式（１４）。

如果条件３成立，由上述分析可以得到式（１６）
也成立。对式（１６）左乘（珚ＵＩ）可得式（１５），即如
果条件３成立，则式（１５）具有给定的 Ｈ∞性能指标

γ。因 此，条 件 １～条 件 ３同 时 成 立 意 味 着
ｌｉｍ
ｔ→∞

（ｔ）＝０，即群系统可以形成时变编队。 证毕

定理 １给出了群系统实现编队 ｈ（ｔ）需要的
３个条件。其中，条件１可以通过设计满足式（８）
的 ｈ（ｔ）实现；条件２可通过选取合适的辅助函数
ｖｉ（ｔ），ｉ＝１，２，…，Ｎ－１使其成立；条件 ３则需要
设计编队控制协议（２），主要增益系数 Ｋ１和 Ｋ２。
Ｋ１决定了编队参考函数 ｃ（ｔ）的运动模态，可以参
照文献［２９］的方法设计。３．２节将重点讨论 Ｋ２
的设计方法。

３．２　Ｋ２的设计
定理２　考虑复杂条件（４）、（５）和（６），若存

在适当维数的实矩阵 珔Ｐ＝珔ＰＴ＞０，珚Ｑ＝珚ＱＴ≥０，珚Ｒ＝
珚ＲＴ＞０，珚Ｖ以及常数 ａ和 ｂ（ｂ≠０），ε＞０，使得下式
成立：

σ１１σ１２ΛＤ σ１４ ０ 珔Ｐ －σ７７σ１８ 珔Ｐ

 σ２２ ０ σ２４ 珔ｄｔ珚Ｒ ０ ０ σ２８ ０

  σ３３ 珔ｄｔΛ
Ｔ
Ｄ ０ ０ ０ ０ ０

   σ４４ ０ ０ σ４７ ０ ０

    σ４４ ０ ０ ０ ０

     －Ｉ ０ ０ ０

      σ７７ ０ ０

       σ７７ ０

        －Λ珚





































Ｑ

＜０

　　ｉ＝１，２，…，Ｎ－１ （１８）

式中：σ１１＝ΛＡ０Ｋ珔Ｐ＋珔ＰΛ
Ｔ
Ａ０Ｋ
＋ａｂ－１ΦλｉΛＢΛ珚Ｖ＋ａｂ

－１
·

ΛＴ珚ＶΛ
Ｔ
ＢΦ

Ｔ
λｉ
－ａ２ｂ－２（１－μ）Λ珚Ｑ，σ１２＝珔Ｐ＋ａｂ

－１Λ珚Ｑ －

ｂ－１ΦλｉΛＢΛ珚Ｖ＋ａｂ
－２
（１－μ）Λ珚Ｑ，σ１４＝珔ｄｔ（珔ＰΛ

Ｔ
Ａ０Ｋ
＋

ａｂ－１ΛＴ珔ＶΛ
Ｔ
ＢΦ

Ｔ
λｉ
），σ１８＝ａｂ

－１ΛＴ珔ＶΛ
Ｔ
ＢΦ

Ｔ
λｉ
，σ２２＝－２ｂ

－１
·

Λ珚Ｑ－（１－μ）ｂ
－２Λ珚Ｑ，σ２４＝－ｂ

－１珔ｄｔΛ
Ｔ
珚ＶΛ

Ｔ
ＢΦ

Ｔ
λｉ
，σ２８＝

－ｂ－１ΛＴ珚ＶΛ
Ｔ
ＢΦ

Ｔ
λｉ
，σ３３ ＝－γ

２Ｉ，σ３４ ＝珔ｄｔΛ
Ｔ
Ｄ，σ４４ ＝

－珔ｄｔ珚Ｒ，σ４７＝珔ｄｔε
－１Ｉ，σ７７＝－ε

－１Ｉ，Ａ０Ｋ ＝Ａ＋ＢＫ１，
则闭环时延系统（１０）具有给定的 Ｈ∞性能指标 γ，
且控制器增益为 Ｋ２＝珚Ｖ珚Ｑ

－１
。

证明　由于群系统采用有向通信拓扑，其
Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵特征值存在实部和虚部。因此，
式（１０）所描述的系统等价于

ｘ
⌒·

ｉ（ｔ）＝ΛＡ０Ｋｘ
⌒

ｉ（ｔ）－（１＋ｓｉｎｔ）Ａ１Ｋｘ
⌒

ｉ（ｔ－ｄｔ）＋

　　ΛＤ
⌒
（ｔ）　　ｉ＝１，２，…，Ｎ－１ （１９）

式中：状态向量ｘ
⌒

ｉ＝［Ｒｅ
Ｔ
（ｘ
⌒

ｉ），Ｉｍ
Ｔ
（ｘ
⌒

ｉ）］
Ｔ
；矩阵系

数 Ａ１Ｋ＝ΦλｉΛＢΛＫ２。令观测向量ｚ
⌒

ｉ（ｔ）＝ｘ
⌒

ｉ（ｔ），根

据定理 １证明中的讨论，有 ｚ
⌒
（ｔ） ２＜γ

⌒
（ｔ） ２

等价于 珋ｚ（ｔ） ２＜γ（ｔ） ２。

利用牛顿莱布尼茨公式，有

ｘ
⌒

ｉ（ｔ）－ｘ
⌒

ｉ（ｔ－ｄｔ）－∫
ｔ

ｔ－ｄｔ

ｘ
⌒·

ｉ（ｓ）ｄｓ＝０ （２０）

对于合适维自由权矩阵 Ｍ１和 Ｍ２，有

２［ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ）Ｍ

Ｔ
１ ＋ｘ

⌒Ｔ
ｉ（ｔ－ｄｔ）Ｍ

Ｔ
２］×

　　［ｘ
⌒

ｉ（ｔ）－ｘ
⌒

ｉ（ｔ－ｄｔ）－∫
ｔ

ｔ－ｄｔ

ｘ
⌒·

ｉ（ｓ）ｄｓ］＝０

（２１）
定义任意合适维数自由权矩阵 Ｘｐｑ（ｐ＝１，２；

ｐ≤ｑ≤２），有下式成立：

ｘ
⌒

ｉ（ｔ）

ｘ
⌒

ｉ（ｔ－ｄｔ







）

Ｔ
Θ１１ Θ１２
 Θ[ ]

２２

ｘ
⌒

ｉ（ｔ）

ｘ
⌒

ｉ（ｔ－ｄｔ







）
＝０ （２２）

式中：Θｐｑ＝ｄｔ（Ｘｐｑ－Ｘｐｑ）。
构造 ＬｙａｐｕｎｏｖＫｒａｓｏｖｓｋｉｉ泛函：

Ｖ（ｔ，ｘ
⌒

ｉ）＝ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ）Ｐｘ

⌒

ｉ（ｔ）＋∫
ｔ

ｔ－ｄｔ

ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｓ）Ｑｘ

⌒

ｉ（ｓ）ｄｓ＋

　　∫
０

－珔ｄｔ
∫
ｔ

ｔ＋θ
ｘ
⌒·Ｔ
ｉ（ｓ）Ｒｘ

⌒·

ｉ（ｓ）ｄｓｄθ （２３）

式中：Ｐ＝ＰＴ＞０；Ｑ＝ＱＴ≥０；Ｒ＝ＲＴ＞０；ｓ和 θ为
ＬｙａｐｕｎｏｖＫｒａｓｏｖｓｋｉｉ泛函中的积分变量。

对 Ｖ（ｔ，ｘ
⌒

ｉ）求导可得

Ｖ
·

（ｔ，ｘ
⌒

ｉ）＝２ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ）Ｐｘ

⌒·

ｉ（ｔ）＋ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ）Ｑｘ

⌒

ｉ（ｔ）－

　　（１－ｄ
·

ｔ）ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ－ｄｔ）Ｑｘ

⌒

ｉ（ｔ－ｄｔ）＋

　　珔ｄｔｘ
⌒·Ｔ
ｉ（ｔ）Ｒｘ

⌒·

ｉ（ｔ）－∫
ｔ

ｔ－珔ｄｔ

ｘ
⌒·Ｔ
ｉ（ｓ）Ｒｘ

⌒·

ｉ（ｓ）ｄｓ

（２４）

３７７



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　

接下来将分别讨论⌒（ｔ）≠０和⌒（ｔ）＝０两
种情况。

１）⌒（ｔ）≠０
根据式（２１）、式（２２）和式（２４），有

Ｖ
·

（ｔ，ｘ
⌒

ｉ）＋ｚ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ）ｚ

⌒

ｉ（ｔ）－γ
２⌒

　Ｔ
ｉ（ｔ）

⌒　
ｉ（ｔ）≤

　　ηＴｉ１（ｔ）［Γ
ａ
ｉ ＋珔ｄｔ（Γ

ｂ
ｉ）
ＴＲΓｂｉ］ηｉ１（ｔ）＋

　　ηＴｉ１（ｔ）［Ｉ，０，０］
Ｔ
［Ｉ，０，０］ηｉ１（ｔ）－

　　∫
ｔ

ｔ－ｄｔ
ηＴｉ２（ｔ，ｓ）Ψηｉ２（ｔ，ｓ）ｄｓ （２５）

式中：

ηＴｉ１（ｔ）＝［ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ），ｘ

⌒Ｔ
ｉ（ｔ－ｄｔ），

⌒ Ｔ
ｉ（ｔ）］

Ｔ

ηＴｉ２（ｔ，ｓ）＝［ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ），ｘ

⌒Ｔ
ｉ（ｔ－ｄｔ），ｘ

⌒·Ｔ
ｉ（ｓ）］

Ｔ

Γａｉ ＝
Γ１１
ａ Γｉ１２

ａ ＰΛＤ

 Γ２２
ａ ０

  －珔γ２









Ｉ

Γ１１
ａ＝ＰΛＡ０Ｋ ＋Λ

Ｔ
Ａ０Ｋ
Ｐ＋Ｑ＋ＭＴ

１ ＋Ｍ１＋珔ｄｔＸ１１
Γｉ１２
ａ＝－（１＋ｓｉｎｔ）ＰＡ１Ｋ －Ｍ

Ｔ
１ ＋Ｍ２＋珔ｄｔＸ１２

Γ２２
ａ＝－（１－μ）Ｑ－ＭＴ

２ －Ｍ２＋珔ｄｔＸ２２
Γｂｉ ＝［ΛＡ０Ｋ，－（１＋ｓｉｎｔ）Φλｉ，ΛＤ］

Ψ ＝
Ｘ１１ Ｘ１２ ＭＴ

１

 Ｘ２２ ＭＴ
２

 









Ｒ

如果

Γｉ
ａ ＋珔ｄｔ（Γｉ

ｂ
）
ＴＲΓｉ

ｂ＋［Ｉ，０，０］Ｔ［Ｉ，０，０］＜０

Ψ≥{ ０
（２６）

成立，则Ｖ
·

（ｔ，ｘ
⌒

ｉ）＋ｚ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ）ｚ

⌒

ｉ（ｔ）－γ
２⌒

　Ｔ
ｉ（ｔ）·

⌒ｉ（ｔ）＜０。令初始值 Ｖ（０）＝０，有∫
∞

０
（Ｖ
·

（ｔ，ζ
⌒
ｉ）＋

ｚ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ）ｚ

⌒

ｉ（ｔ）－γ
２⌒

　Ｔ
ｉ（ｔ）

⌒　
ｉ（ｔ））ｄｔ＜０，或简写为

ｚ
⌒

ｉ（ｔ）２＜γ
⌒　
ｉ（ｔ）２，ｉ＝１，２，…，Ｎ－１。

由引理３可以得到
Γａｉ＋珔ｄｔ（Γ

ｂ
ｉ）
ＴＲΓｂｉ＋［Ｉ，０，０］

Ｔ
［Ｉ，０，０］＜０

　　

Γａ１１＋Ｉ Γａｉ１２ ＰΛＤ 珔ｄｔΛ
Ｔ
Ａ０Ｋ

 Γａ２２ ０ Γａ２４

  －珔γ２Ｉ 珔ｄｔΛ
Ｔ
Ｄ

   －珔ｄｔＲ















－１

＜０ （２７）

式中：Γａ２４＝－珔ｄｔ（１＋ｓｉｎｔ）Ａ
Ｔ
１Ｋ。

若式（２６）对严格不等号成立，则

Ψ ＞０

珔ｄｔＸ１１ 珔ｄｔＸ１２ 珔ｄｔＭ
Ｔ
１

 珔ｄｔＸ２２ 珔ｄｔＭ
Ｔ
２

  珔ｄｔ









Ｒ

＞０ （２８）

由引理 ４可知，式（２７）与式（２８）同时成立，
当且仅当

Ξｉ＝

Ξ１１ Ξｉ１２ ＰΛＤ 珔ｄｔΛ
Ｔ
Ａ０Ｋ

珔ｄｔＭ
Ｔ
１ Ｉ

 Ξ２２ ０ Γａ２４ 珔ｄｔＭ
Ｔ
２ ０

  －珔γ２Ｉ 珔ｄｔΛ
Ｔ
Ｄ ０ ０

   －珔ｄｔＲ
－１ ０ ０

    －珔ｄｔＲ ０

     －





















Ｉ

＜０

式中：Ξ１１ ＝Γ
ａ
１１ －珔ｄｔＸ１１，Ξｉ１２ ＝Γ

ａ
ｉ２２ －珔ｄｔＸ１２，Ξ２２ ＝

Γａ２２－珔ｄｔＸ２２，ｉ＝１，２，…，Ｎ－１。由于 Ξｉ中含有不
确定参数 ｓｉｎｔ，对其做进一步的分解：

Ξｉ ＝Ξ
ｍ
ｉ ＋ｓｉｎｔ

－Ｐ
０
０
－珔ｄｔＩ





















０
０

０

ＡＴ１Ｋ




















０
０
０
０

Ｔ

＋

　　ｓｉｎｔ

０

ＡＴ１Ｋ




















０
０
０
０

－Ｐ
０
０
－珔ｄｔＩ





















０
０

Ｔ

＜０ （２９）

式中：

Ξｍｉ＝

Ξｍ１１ Ξｍｉ１２ ＰΛＤ 珔ｄｔΛ
Ｔ
Ａ０Ｋ

珔ｄｔＭ
Ｔ
１ Ｉ

 Ξｍ２２ ０ Ξｍ２４ 珔ｄｔＭ
Ｔ
２ ０

  －珔γ２Ｉ 珔ｄｔΛ
Ｔ
Ｄ ０ ０

   －珔ｄｔＲ
－１ ０ ０

    －珔ｄｔＲ ０

     －





















Ｉ

其中：Ξｍ１１ ＝Ξ１１，Ξ
ｍ
ｉ１２ ＝－ＰＡ１Ｋ －Ｍ

Ｔ
１ ＋Ｍ２，Ξ

ｍ
２２ ＝

Ξ２２，Ξ
ｍ
２４＝－珔ｄｔＡ

Ｔ
１Ｋ。

因为（ｓｉｎｔ）Ｔ（ｓｉｎｔ）≤１，所以由引理 ５可
知，存在一个正数 ε＞０使得下式成立：

Ξｉ＝Ξ
ｍ
ｉ＋ε

－１

－Ｐ

０

０

－珔ｄｔＩ























０

０

－Ｐ

０

０

－珔ｄｔＩ























０

０

Ｔ

＋ε

０

ＡＴ１Ｋ























０

０

０

０

０

ＡＴ１Ｋ























０

０

０

０

Ｔ

＜０

（３０）

根据引理３，式（３０）等价于

４７７
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　第 ４期 石晓航，等：一类复杂通信条件下高阶线性群系统编队控制

Ξｉ＝
Ξ１１ Ξ

ｍ
ｉ１２ ＰΛＤ 珋ｄｔΛ

Ｔ
Ａ０Ｋ

珋ｄｔＭ
Ｔ
１ Ｉ －Ｐ ０

 Ξ２２ ０ Ξｍ２４ 珋ｄｔＭ
Ｔ
２ ０ ０ εＡＴ１Ｋ

  －珔γ２Ｉ 珋ｄｔΛ
Ｔ
Ｄ ０ ０ ０ ０

   －珋ｄｔＲ
－１ ０ ０ －珋ｄｔＩ ０

    －珋ｄｔＲ ０ ０ ０
     －Ｉ ０ ０
      －εＩ ０
       －ε























Ｉ

＜０

（３１）
　　通过上述整理可知，如果不等式（３１）成立，
则不等式（２６）成立，即闭环系统（１０）在非零的

ｉ（ｔ）扰动条件下，具有给定的 Ｈ∞性能指标 γ。

２）⌒
　
（ｔ）＝０

由于⌒
　
（ｔ）＝０时，可以得到

Ｖ
·

（ｔ，ｘ
⌒

ｉ）≤ 珘η
Ｔ
ｉ１（ｔ）［珟Γｉ

ａ ＋珔ｄｔ（珟Γ
ｂ
ｉ）
ＴＲ珟Γｂｉ］·

　　珘ηｉ１（ｔ）－∫
ｔ

ｔ－ｄｔ
ηＴｉ２（ｔ，ｓ）Ψηｉ２（ｔ，ｓ）ｄｓ （３２）

式中：珘ηＴｉ１（ｔ）＝［ｘ
⌒Ｔ
ｉ（ｔ），ｘ

⌒Ｔ
ｉ（ｔ－ｄｔ）］

Ｔ
，珟Γｉ

ａ ＝

Γ１１
ａ Γｉ１２

ａ

Γ２２








ａ
，珟Γｉ

ｂ＝［ΛＡ０Ｋ，－（１＋ｓｉｎｔ）Φλｉ］。

如果

珟Γｉ
ａ ＋珔ｄｔ（珟Γｉ

ｂ
）
ＴＲ珟Γｉ

ｂ ＜０
Ψ≥{ ０

（３３）

成立，则闭环系统（１０）在⌒
　
（ｔ）＝０条件下是渐

近稳定的。利用与 ３．２节类似的推导过程，可以
得到式（３３）成立的等价条件为式（３４）成立：

Ξ
～
ｉ＝

Ξ１１ Ξ
ｍ
ｉ１２

珋ｄｔΛ
Ｔ
Ａ０Ｋ

珋ｄｔＭ
Ｔ
１ －Ｐ ０

 Ξ２２ Ξｍ２４ 珋ｄｔＭ
Ｔ
２ ０ εＡＴ１Ｋ

  －珋ｄｔＲ
－１ ０ －珋ｄｔＩ ０

   －珋ｄｔＲ ０ ０
    －εＩ ０
     －ε



















Ｉ

＜０

（３４）
式中：Ξ１１、Ξ

ｍ
ｉ１２、Ξ２２和 Ξ

ｍ
２４的定义与式（３１）相同。

显然，式（３４）可以由式（３１）得到。也就是说，如
果式（３１）成立，则闭环系统（１０）在⌒

　
（ｔ）＝０的

条件下是渐近稳定的，加之前文已经对非零⌒
　
（ｔ）

条件下进行了证明，综上，闭环系统（２１）具有给
定的 Ｈ∞性能指标 γ。

由于式（３１）中含有非线性项，因此，为了得
到控制器增益，需对其做进一步的处理。定义

矩阵

Υ ＝
Ｐ ０
Ｍ１ Ｍ[ ]

２

然后，令 Ｍ１＝ａＰ，Ｍ２＝ｂＱ（ｂ≠０）。此时 Υ是可

逆的，且

Υ－１ [＝
Ｐ－１ ０

－ａｂ－１Ｑ－１ ｂ－１Ｑ－ ]１
定义矩阵

Ω ＝ｄｉａｇ｛Υ－１，Ｉ，Ｉ，Ｒ－１，Ｉ，－ε－１Ｉ，－ε－１Ｉ｝
利用矩阵 Ω对式（３１）的矩阵 Ξｉ进行合同变

换，左乘 ΩＴ，右乘 Ω，并令 珔Ｐ＝Ｐ－１，珚Ｒ＝Ｒ－１，Λ珚Ｑ＝

Ｑ－１
以及 珚Ｖ＝Ｋ２珚Ｑ，可以得到

ΩＴΞｉΩ＝
σ１２ ΛＤ σ１４ ０ 珔Ｐ ε－１Ｉ σ１８

 σ２２ ０ σ２４ 珋ｄｔ珔Ｒ ０ ０ σ２８
  －γ２Ｉ珋ｄｔΛ

Ｔ
Ｄ ０ ０ ０ ０

   －珋ｄｔ珔Ｒ ０ ０ 珋ｄｔε
－１Ｉ ０

    －珋ｄｔ珔Ｒ ０ ０ ０
     －Ｉ ０ ０
      －ε－１Ｉ ０
       －ε－１

























Ｉ

＜０

（３５）
式中： ＝σ１１＋珔ＰΛ

－１
珚Ｑ
珔Ｐ，σｉｊ定义见式（１８）。如果

线性矩阵不等式（ＬＭＩ）式（１８）成立，则由引理 ３
有 ΩＴΞｉΔΩ＜０成立，进而Ξｉ＜０。从而，若存在适

当维数的实矩阵 珔Ｐ＝珔ＰＴ＞０，珚Ｑ＝珚ＱＴ≥０，珚Ｒ＝珚ＲＴ＞０
以及 珚Ｖ，具有时变时延、通信拓扑不确定和外部扰
动的闭环系统（２１）具有给定的 Ｈ∞性能指标 γ，且

控制器增益为 Ｋ２＝珚Ｖ珚Ｑ
－１
。 证毕

注２　由文献［４２］可知，对于定理 ２只需要
考虑 Φ珔λｊ（ｊ＝１，２，３，４）４个矩阵即可，其中 珔λｊ（ｊ＝
１，２，３，４）定义为
珔λ１ ＝ｍａｘ（Ｒｅ（λσ（ｔ），ｉ））＋ｊｍａｘ（Ｉｍ（λσ（ｔ），ｉ））
珔λ２ ＝ｍａｘ（Ｒｅ（λσ（ｔ），ｉ））－ｊｍａｘ（Ｉｍ（λσ（ｔ），ｉ））
珔λ３ ＝ｍｉｎ（Ｒｅ（λσ（ｔ），ｉ））＋ｊｍａｘ（Ｉｍ（λσ（ｔ），ｉ））
珔λ４ ＝ｍｉｎ（Ｒｅ（λσ（ｔ），ｉ））－ｊｍａｘ（Ｉｍ（λσ（ｔ），ｉ））
其中：ｉ＝１，２，…，Ｎ－１。

基于上述的讨论，可以利用如下的算法对编

队控制协议（２）进行设计，使群系统（１）在时变时
延、通信拓扑不确定和外部扰动条件下，满足给定

的 Ｈ∞性能指标。
算法 １　对于群系统（１）和编队控制协

议（２），控制器增益 Ｋ１和 Ｋ２，以及辅助函数 ｖｉ（ｔ）
（ｉ＝１，２，…，Ｎ）的设计可以参照如下步骤：

步骤１　判断定理 １的条件 １中式（８）是否
成立，若成立，则通过条件 ２的式（９）求解出编队
辅助函数 ｖｉ（ｔ）。

步骤２　选取适当的控制器增益 Ｋ１，令 Ａ＋
ＢＫ１的特征值在复平面上的指定位置，完成对编
队中心运动模态 ｃ（ｔ）的配置。

５７７
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步骤３　根据定理２，可以求出 ａ、ｂ和时延上
界珔ｄｔ，进而得到控制器增益 Ｋ２。同时，利用参数 ａ
和 ｂ，还可以得到不同时延下对应的控制器增
益 Ｋ２。

４　数值仿真

假设１个群系统由 ８个主体组成，各个主体
之间的通信拓扑 Ｇ如图１所示。

图 １　通信拓扑 Ｇ

Ｆｉｇ．１　ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙＧ

每个主体由式（１）描述，其中：

Ａ＝
１ －２ －２
０ ０ １
－







２ ５ ３

Ｂ＝








０
０
１

Ｄ ＝
０．５
０．５
０．







５

定义时变参考编队 ｈ（ｔ）为

ｈｉ（ｔ）＝

４ｃｏｓｔ＋（ｉ－１）π( )４

２ｓｉｎｔ＋（ｉ－１）π( )４

２ｃｏｓｔ＋（ｉ－１）π( )















４

　　ｉ＝１，２，…，８

　　形成编队之后，８个主体会分布在一个椭圆
形的圆周上，组成一个八边形并围绕椭圆的圆心

旋转。

利用算法 １中的步骤 １，可以求解出编队辅
助函数为

ｖｉ（ｔ）＝２ｃｏｓｔ＋
（ｉ－１）π( )４

－

　　１２ｓｉｎｔ＋（ｉ－１）π( )４
　　ｉ＝１，２，…，８

　　选取 Ｋ１＝［５．７５，－８．５，－８］将 Ａ＋ＢＫ１的
极点配置在 －２、－１＋ｉ和 －１－ｉ。这时，编队参
考ｃ（ｔ）是静止的。设定 γ＝１．４，利用算法步骤 ３，
得到时变时延上界为珔ｄｔ＝１．７ｓ。选取时变时延为
ｄｔ＝１．２＋０．５ｓｉｎｔｓ，此时，得到的控制器增益为
Ｋ２＝［－０．０１６４，０．０１４１，０．００８４］。

各主体的初始状态分别为：ｘｉ１（０）＝４（δ－０．５），
ｘｉ２（０）＝３（δ－０．５），ｘｉ３（０）＝２（δ－０．５）（ｉ＝１，
２，…，８），其中 δ为（０，１）之间的随机数。通信拓
扑的不确定性为 ΔＬ＝０．９ｓｉｎｔＬ，外部扰动 ωｉ（ｔ）
取［－２，２］之间的随机数。仿真时间为５０ｓ，假设
通信拓扑的不确定性始终存在，并在 ２５～２７ｓ加
入外部扰动。图２（ａ）～（ｆ）给出了 ８个主体的状
态和 ｃ（ｔ）的状态在不同时刻的截图，以及 ８个主
体的编队构型。从图中可以看出，本文设计的编

队控制协议可以使群系统在具有时变时延、通信

拓扑不确定和外部扰动的条件下形成时变编队。

在出现外部扰动时，８个主体的队形受到了一定
的影响，但扰动消失之后仍能重新形成指定的时

变编队并保持稳定。图３（ａ）～（ｃ）分别给出了各
主体的３个状态与编队相应状态差值的曲线，

图 ２　８个主体的状态和 ｃ（ｔ）的状态在不同时刻的截图

Ｆｉｇ．２　Ｓｎａｐｓｈｏｔｏｆｓｔａｔｅｓｏｆｅｉｇｈｔａｇｅｎｔｓａｎｄｃ（ｔ）ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓ
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各主体３个状态与参考编队相应状态分量的差值
曲线逐渐减小并趋于一致，在外部扰动出现之后，

各主体的误差一致性受到了一定的影响，但各主

体能迅速地调整各自状态并恢复指定的编队。从

仿真结果可以看出，本文的控制方法具有抗扰动

的性能，可以有效地抑制时变时延、通信拓扑不

确定及外部扰动对群系统编队形成产生的影

响，能保证群系统形成时变编队并保持队形

稳定。

图４给出了８个主体在２５～２７ｓ受到外部扰动

图 ３　主体与编队的状态差值曲线

Ｆｉｇ．３　Ｓｔａｔｅｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｂｅｔｗｅｅｎａｇｅｎｔｓａｎｄｆｏｒｍａｔｉｏｎ

图 ４　８个主体的性能指标曲线

Ｆｉｇ．４　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｃｕｒｖｅｓｏｆｅｉｇｈｔａｇｅｎｔｓ
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时，性能指标 γｉ＝
ｚｉ（ｔ） ２

ωｉ（ｔ） ２
（ｉ＝１，２，…，８）的曲

线。从图４中可以看出，８个主体性能指标 γｉ的
变化范围均在给定的性能指标 γ＝１．４之内，说明
利用本文方法设计的编队控制器在抑制外部扰动

的同时，可以满足预先设定的性能指标。

５　结　论

本文讨论存在时变时延、通信拓扑不确定和

外部扰动的高阶线性群系统编队控制问题，具体

结论如下：

１）给出了群系统在给定的 Ｈ∞性能指标下，
实现编队 Ｈ∞控制的充要条件。

２）采用变量代换，将群系统的编队控制问
题，转化为具有外部扰动时延系统的 Ｈ∞控制问
题。通过构造公共 ＬｙａｐｕｎｏｖＫｒａｓｏｖｓｋｉｉ泛函，讨
论了具有外部扰动时延系统的 Ｈ∞控制问题，得
到了保守性较小的 ＬＭＩ判据，利用数值计算方
法，可得到群系统允许的时延上界。
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ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｖｅｈｉｃｌｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＣｏｎ
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　第 ４期 石晓航，等：一类复杂通信条件下高阶线性群系统编队控制
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可重复使用飞行器再入姿态的区间二型

自适应模糊滑模控制设计

杨珍书１，，毛奇２，窦立谦２

（１．江苏航空职业技术学院 航空工程学院 镇江市无人机应用创新重点实验室，镇江 ２１２１３４；

２．天津大学 电气自动化与信息工程学院，天津 ３０００７２）

　　摘　　　要：针对具有强非线性、多变量耦合特性的可重复使用飞行器（ＲＬＶ），同时考虑
模型参数不确定性和外界干扰对飞行器再入姿态跟踪的影响，提出了一种基于区间二型自适

应模糊滑模的姿态控制方法。首先，建立飞行器再入动态模型，并基于反步思想将控制模型

转化为姿态角和角速率相关子系统。其次，将模型参数不确定性和外界干扰视作子系统非线

性项的一部分。再次，采用区间二型模糊系统逼近子系统非线性项，并结合自适应技术和滑模

控制方法分别设计虚拟控制量和实际控制量。此外，引入一阶低通滤波器用以处理子系统虚

拟控制律。通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法的分析证明了闭环控制系统的稳定性，且飞行器姿态跟踪误差
可收敛于原点附近的小邻域。最后，利用飞行器的数值仿真验证了所设计控制方法能有效跟

踪飞行器参考指令，且对外界干扰有较强的鲁棒性。

关　键　词：可重复使用飞行器 （ＲＬＶ）；姿态控制；再入段；区间二型自适应模糊系统；
滑模控制

中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７８１１０

　　为进一步推动空间应用的深入和空间技术的
发展，可重复使用飞行器（ＲｅｕｓａｂｌｅＬａｕｎｃｈＶｅｈｉ
ｃｌｅ，ＲＬＶ）受到了广泛的关注与研究。作为一类
新型的天地往返飞行器，ＲＬＶ兼具航空器与航天
器特点，其在军事和民用领域具有广泛的应用前

景
［１２］
。作为一类多变量系统，ＲＬＶ具有较强的

非线性和强耦合性，且在再入返回过程中易受飞

行环境和飞行范围的影响，由此对可重复运载器

控制系统设计产生了极大的挑战
［３４］
。

为了保证 ＲＬＶ安全且可靠的再入飞行，国内
外学者在近年来进行了非常多的研究工作。

Ｇｒｏｖｅｓ等［５］
基于飞行器的线性化模型，设计了线

性二次型调节器控制方法。但由于飞行器模型具

有较大的非线性，线性化后的模型与飞行器自身

模型存在一定的建模误差。Ｇｅｏｒｇｉｅ和 Ｖａｌａｓｅｋ［６］

针对再入飞行器提出了非线性动态逆姿态控制策

略。然而，当模型存在较大不确定时，此控制策略

不能实现非线性项的对消，进而影响飞行器控制

性能。Ｆｉｏｒｅｎｔｉｎｉ等［７］
利用反步方法思想针对飞

行器设计了非线性鲁棒控制器，但在计算过程中，

由于虚拟控制指令被多次求导，易产生微分膨胀

问题，从 而 无 法 保 证 飞 行 器 跟 踪 性 能。文

献［８１０］针对飞行器模型特点，利用鲁棒自适应控
制技术分别设计了控制器，取得了较好的控制效果。
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然而，由于 ＲＬＶ在再入飞行阶段动力学参数
变化较大，易受到模型参数不确定性和外界干扰

的影响，同时飞行器再入模型在转化过程中存在

未建模动态项，因此所设计的再入 ＲＬＶ控制策略
要具有较强鲁棒性。滑模控制（ＳｌｉｄｉｎｇＭｏｄｅＣｏｎ
ｔｒｏｌ，ＳＭＣ）方法是一类具有较强鲁棒性的控制方
法，常用于飞行器控制策略的构建。Ｓｈｔｅｓｓｅｌ
等

［１１１２］
针对 ＲＬＶ，基于内外双环结构提出了滑模

控制器，进而避免了对姿态角误差的高阶求导问

题。Ｌｉｕ等［１３］
结合状态扩张观测器设计滑模控制

策略，取得了良好的跟踪性能。模糊逻辑系统

（ＦｕｚｚｙＬｏｇｉｃＳｙｓｔｅｍ，ＦＬＳ）由于能较好地处理模
型不确定性和非线性项问题，因此受到了众多学

者关注
［１４１７］

。相比于 ｔｙｐｅ１模糊系统，ｔｙｐｅ２模

糊系统能在 Ｍａｍｄａｎｉ和 ＴａｋａｇｉＳｕｇｅｎｏＦＬＳ中提
供额外的自由度

［１８２１］
，尤其是在系统存在大量不

确定性的情况下能够提供更好的跟踪逼近性能。

Ｔａｏ等［２２］
针对飞行器存在测量噪声问题，利用

ｔｙｐｅ２模糊系统设计控制器，使得系统具有较好
的跟踪控制性能。

对此，本文考虑 ＲＬＶ在参数不确定性和外界
干扰影响下系统姿态跟踪问题，结合区间二型自

适应模糊系统和滑模控制技术设计 ＲＬＶ再入姿
态跟踪控制策略。首先，基于 ＲＬＶ再入动态模型
和反步策略，将飞行器姿态模型分为内外环子系

统。接着，将 ＲＬＶ再入动态模型的参数不确定性
和外界干扰分别看作内外环子系统非线性项的一

部分。然后，设计合适的区间二型模糊系统用于

子系统非线性项的估计。同时，利用滑模控制策

略和自适应技术构造飞行器的外环子系统的虚拟

控制量，进而确定内环子系统的控制律。在姿态

角控制策略设计中，引入一阶低通滤波器以处理

虚拟控制量。基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法在理论上证明
闭环控制系统的稳定性，且 ＲＬＶ姿态跟踪误差能
收敛在原点附近的小邻域中。最后，通过 ＲＬＶ六
自由度模型的数值仿真验证了本文所提出控制方

法的有效性及跟踪性能。

１　问题描述

１．１　ＲＬＶ再入动态模型

ＲＬＶ再入飞行动态过程可由三自由度质心

运动的平动方程与三自由度绕质心运动的转动方

程完整描述。考虑飞行器在再入过程为无动力飞

行（总是正确的），ＲＬＶ姿态运动方程可以描述为

α＝ｑ－ｔａｎβ（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）＋

　　 ｍｇｃｏｓγｃｏｓμ－Ｌ
ｍｖｃｏｓβ

β
·

＝ｐｓｉｎα－ｒｃｏｓα＋１ｍｖ
（ｍｇｃｏｓγｓｉｎμ＋Ｙ）

μ＝ １ｍｖ
［－ｍｇｃｏｓγｃｏｓμｔａｎβ＋

　　Ｌ（ｔａｎγｓｉｎμ＋ｔａｎβ）＋
　　Ｙｔａｎγｃｏｓμｃｏｓβ］＋ｓｅｃβ（ｐｃｏｓα＋ｒｓｉｎα）

ｐ＝ １
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
ｘｚ

｛Ｉｚｚ［珔Ｌ－（Ｉｚｚ－Ｉｙｙ）ｑｒ＋Ｉｘｚｑｐ］＋

　　Ｉｘｚ［珚Ｎ＋（Ｉｘｘ－Ｉｙｙ）ｑｐ－Ｉｘｚｑｒ］｝

ｑ＝１
Ｉｙｙ
［珚Ｍ－（Ｉｘｘ－Ｉｚｚ）ｐｒ－Ｉｘｚ（ｐ

２－ｒ２）］

ｒ＝ １
ＩｘｘＩｚｚ－Ｉ

２
ｘｚ

｛Ｉｘｚ［珔Ｌ＋（Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）ｑｒ＋Ｉｘｚｑｐ］＋

　　Ｉｘｘ［珚Ｎ＋（Ｉｘｘ－Ｉｙｙ）ｑｐ－Ｉｘｚｑｒ































］｝

（１）
式中：α为飞行器的迎角；β为侧滑角；μ为倾侧
角；ｐ为滚转角速率；ｑ为俯仰角速率；ｒ为偏航角
速率；珔Ｌ为滚转通道控制力矩；珚Ｍ为俯仰通道控制
力矩；珚Ｎ为偏航通道控制力矩；γ为航迹角；ｍ为
飞行器质量；ｖ为飞行速度；Ｌ为气动升力；Ｙ为侧
向力；Ｉｘｘ、Ｉｙｙ、Ｉｚｚ、Ｉｘｚ为飞行器的转动惯量；ｇ为重力
加速度。

注１　本文ＲＬＶ再入动态模型是基于如下假
设

［１，１６］
建立的：

假设１　在再入飞行阶段，地球自转速率对
飞行器的影响可忽略不计。

假设２　地球大气层视为静止的，且其质量
变化忽略不计。

１．２　姿态控制模型
ＲＬＶ再入动态模型具有多变量耦合、强非线

性等特点，使得再入姿态跟制器的设计变得复杂。

为便于设计 ＲＬＶ再入姿态控制器，将飞行器模型
式（１）转化为如下形式姿态控制模型：

Ω
·

＝ＧΩｗ＋ＦΩ ＋ΔＦ
ｗ＝Ｇｗｗ＋Ｆｗｕ＋Δ

{ Ｄ
（２）

式中：Ω＝［α，β，μ］Ｔ为飞行器姿态角向量；ｗ＝

［ｐ，ｑ，ｒ］Ｔ为飞行器姿态角速率向量；ｕ＝［珔Ｌ，珚Ｍ，
珚Ｎ］Ｔ为控制输入向量；ｙ＝Ω为输出向量；ΔＦ＝

［ΔＦ１，ΔＦ２，ΔＦ３］
Ｔ
为飞行器气动参数摄动引起的

参数不确定性项；ΔＤ＝［ΔＤ１，ΔＤ２，ΔＤ３］
Ｔ
为系统

外界 干 扰 综 合 项，ΔＤ ＝Ｉ－１（ΔＤ０ －ΔＩｗ －
ＭΔＩｗ），Ｉ和 Ｍ为矩阵（其具体表达式在下文给
出），ΔＩ为参数不确定性，ΔＤ０为外界干扰；ＦΩ ＝

２８７
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　第 ４期 杨珍书，等：可重复使用飞行器再入姿态的区间二型自适应模糊滑模控制设计

［ｆα，ｆβ，ｆμ］
Ｔ∈Ｒ３×１、Ｇｗ ＝－Ｉ

－１ＭＩ∈Ｒ３×３、Ｆｗ ＝

Ｉ－１∈Ｒ３×３和 ＧΩ∈Ｒ
３×３
为系统函数矩阵。ＧΩ、

ＦΩ、Ｉ和 Ｍ具体的表达式如下：
ＧΩ ＝

－ｃｏｓαｔａｎβ １ －ｓｉｎαｔａｎβ

ｓｉｎα ０ －ｃｏｓα

ｃｏｓαｓｅｃβ ０ ｓｉｎαｓｅｃ









β

ＦΩ ＝

１
ｍｖｃｏｓβ

（ｍｇｃｏｓγｃｏｓμ－Ｌ）

１
ｍｖ
（ｍｇｃｏｓγｓｉｎμ＋Ｙ）

１
ｍｖ［－ｍｇｃｏｓγｃｏｓμｔａｎβ＋Ｌ（ｔａｎβ＋ｔａｎγｓｉｎμ）＋Ｙｔａｎγｃｏｓμｃｏｓβ















］

Ｉ＝
Ｉｘｘ －Ｉｘｙ －Ｉｘｚ
－Ｉｘｙ Ｉｙｙ －Ｉｙｚ
－Ｉｚｘ －Ｉｚｙ Ｉ









ｚｚ

Ｍ ＝
０ －ｒ ｑ
ｒ ０ －ｐ
－ｑ ｐ







０

定义 ｅΩ ＝Ω－Ωｄ∈Ｒ
３×１
为飞行器姿态角跟

踪误差；ｅｗ＝ｗ－ｗｄ∈Ｒ
３×１
为飞行器姿态角速率

跟踪误差。其中，Ωｄ＝［αｄ，βｄ，μｄ］
Ｔ
为系统给定

姿态角跟踪信号；ｗｄ＝［ｐｄ，ｑｄ，ｒｄ］
Ｔ
为期望姿态角

速率跟踪信号。不失一般性，作如下假设：

假设 ３　系统函数矩阵 ＧΩ、Ｆｗ 及其导数

Ｇ′Ω、Ｆ′ｗ均为有界的，即存在正常数 ｇ
Ｌ
Ω、ｆ

Ｌ
ｗ、ｇ

Ｕ
Ω、ｆ

Ｕ
ｗ、

ｇＵｄΩ 和 ｆ
Ｕｄ
ｗ 和使得下述不等式０＜ｇ

Ｌ
Ω≤ ＧΩ ≤ｇ

Ｕ
Ω、

０＜ｆＬｗ≤ Ｆｗ ≤ｆ
Ｕ
ｗ、０＜ Ｇ′Ω ≤ｇ

Ｕｄ
Ω 和 ０＜ Ｆ′ｗ ≤

ｆＵｄｗ 成立。其中，ｇ
Ｕ
Ω、ｆ

Ｕ
ｗ、ｇ

Ｕｄ
Ω、ｆ

Ｕｄ
ｗ 为上确界，ｇ

Ｌ
Ω、ｆ

Ｌ
ｗ为

下确界。

假设４　由系统函数矩阵定义，有不等式０＜

ＧＬΩｉ≤ ∑
３

ｊ＝１
ＧΩｉｊ≤ Ｇ

Ｕ
Ωｉ和 ０＜Ｆ

Ｌ
ｗｉ ＜ ∑

３

ｊ＝１
Ｆｗｉｊ≤

ＦＵｗｉ成立，Ｇ
Ｕ
Ωｉ、Ｆ

Ｕ
ｗｉ为上确界，Ｇ

Ｌ
Ωｉ、Ｆ

Ｌ
ｗｉ为下确界。

注２　考虑 ＲＬＶ的背景意义和实际飞行情
形，假设 ３和假设 ４总是合理的。在实际再入姿
态控制中，飞行器函数矩阵的上下界并不需要确

定得到。同时，假设 ３和假设 ４确保了系统函数
矩阵的非奇异性。

本文旨在针对 ＲＬＶ再入动态模型式（１）和
式（２），给定任意满足假设 ３的期望指令信号，设
计合理的再入姿态控制律，使得 ＲＬＶ能跟踪期望
指令信号，且飞行器闭环控制系统的稳定性及姿

态跟踪误差的有界性能得以保证。

２　ＲＬＶ再入姿态控制策略

２．１　区间二型模糊系统
利用单值模糊器、乘积推理机及中心集降阶

器，可得到区间一型模糊集输出，该输出可由２个
端点 ｙｌ、ｙｒ表示。通过计算和的均值，去模糊化区

间集，得到去模糊化的清晰输出为

ｙｔ－２＝
１
２
（ｙｌ＋ｙｒ）＝

１
２
（θＴｌξｌ＋θ

Ｔ
ｒξｒ）＝θ

Ｔξ （３）

式中：ｙｌ＝θ
Ｔ
ｌξｌ、ｙｒ＝θ

Ｔ
ｒξｒ；θｌ、θｒ和 ξｌ、ξｒ分别为左

侧、右侧的调整参数向量和相对应模糊基函数向

量；θＴ＝１２
［θＴｌ　θ

Ｔ
ｒ］，ξ

Ｔ＝［ξＴｌ　ξ
Ｔ
ｒ］。并基于万能

逼近理论，给出如下引理：

引理１［２３］　假设给定函数 ｆ（ｘ）：Ｒｎ→Ｒ在紧
集 Ｉｓ∈Ｒ

ｎ
上为实连续函数，对于任意常数 ε＞０，

都存在一个区间二型模糊系统（３）使得不等式
ｓｕｐ
ｘ∈Ｉｓ

θＴξ（ｘ）－ｆ（ｘ） ＜ε成立。那么，函数 ｆ（ｘ）

可由该模糊系统逼近，即

ｆ（ｘ）＝ｆ（ｘ）＋ε　　ｘ∈ Ｉｓ∈ Ｒ
ｎ

（４）

式中：ｆ（ｘ）＝θＴξ（ｘ）为最优区间二型模糊系统。
θ为 θ的最优参数向量，其表达式为

θ ＝ａｒｇｍｉｎ
θ∈Ｒｎ

｛ｓｕｐ
ｘ∈Ｉｓ

θＴξ（ｘ）－ｆ（ｘ）｝ （５）

２．２　再入姿态控制器设计
步骤１　外环姿态角控制器。
定义姿态角跟踪误差为 ｅΩ ＝Ω－Ωｄ∈Ｒ

３×１
，

其中 Ωｄ＝［αｄ，βｄ，μｄ］
Ｔ
为系统给定姿态角跟踪

信号，且其导数Ω
·

ｄ有界。

由飞行器姿态控制模型式（２），得到 ＲＬＶ姿
态角跟踪误差动态为

ｅΩ ＝ＧΩｗ＋ＦΩ ＋ΔＦ－Ω
·

ｄ （６）
定义姿态角子系统的滑模面为 ＳΩ ＝ＤΩｅΩ ＝

ＤΩ（Ω－Ωｄ），则

Ｓ
·

Ω ＝ＤΩＧΩ（ｗ＋Ｇ
－１
ΩＦΩ ＋Ｇ

－１
ΩΔＦ－Ｇ

－１
Ω Ω

·

ｄ）

（７）

式中：ＤΩ ＝ｄｉａｇ［ｓｇｎ（ΓΩｉ）］３×３，ΓΩｉ ＝∑
３

ｊ＝１
ＧΩｉｊ；

Ｇ－１
Ω ＦΩ ＝ ［（Ｇ

－１
Ω ＦΩ ）ｉ］∈ Ｒ３×１、Ｇ－１

Ω ΔＦ ＝

［（Ｇ－１
Ω ΔＦ）ｉ］∈Ｒ

３×１
和 Ｇ－１

Ω ＝［（Ｇ
－１
Ω ）ｉｊ］∈Ｒ

３×３
为

系统非线性函数项，可分别由区间二型模糊系统

进行逼近，即

３８７
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Ｇ－１ΩＦΩ ＝（Ｇ
－１
ΩＦΩ）

 ＋εΩ （８）
Ｇ－１ΩΔＦ＝（Ｇ

－１
ΩΔＦ）

 ＋σΩ （９）
Ｇ－１Ω ＝（Ｇ－１Ω）

 ＋Ω （１０）
其中：

（Ｇ－１ΩＦΩ）

ｉ ＝（θ

Ｔ
ΩｌｉξΩｌｉ＋θ

Ｔ
ΩｒｉξΩｒｉ）／２

（Ｇ－１ΩΔＦ）

ｉ ＝（γ

Ｔ
ΩｌｉμΩｌｉ＋γ

Ｔ
ΩｒｉμΩｒｉ）／２

（Ｇ－１Ω）

ｉｊ ＝（η

Ｔ
ΩｌｉｊζΩｌｉｊ＋η

Ｔ
ΩｒｉｊζΩｒｉｊ）／

{
２

（１１）

式中：θΩｌｉ，γ

Ωｌｉ，η

Ｔ
Ωｌｉｊ和 θ


Ωｒｉ，γ


Ωｒｉ，η

Ｔ
Ωｒｉｊ分别为二型模

糊系统左侧、右侧最优调整参数向量；ξΩｌｉ，μΩｌｉ，
ζΩｌｉｊ和 ξΩｒｉ，μΩｒｉ，ζΩｒｉｊ为相对应的左侧、右侧模糊基
函数向量。

　　式（１１）三项分别为外环子系统的最优区间
二型模糊系统。εΩ ＝［εΩｉ］∈Ｒ

３×１
、σΩ ＝［σΩｉ］∈

Ｒ３×１和Ω ＝［Ωｉｊ］∈Ｒ
３×３
为模糊系统逼近误差。

选取姿态角子系统滑模面的趋近律为

Ｓ
·

Ω ＝－ＫΩ１ＳΩ －ＫΩ２ｄｉａｇ［１／（ＳΩｉ ＋δｉ）］３×３ＳΩ
（１２）

式中：ＫΩ１ ＝ｄｉａｇ（ｋΩ１ｉ）３×３，ＫΩ２ ＝ｄｉａｇ（ｋΩ２ｉ）３×３，
ｋΩ１ｉ∈Ｒ

＋
和 ｋΩ２ｉ∈Ｒ

＋
为待系统设计常数；δｉ∈Ｒ

＋

为小常数。

设计外环姿态角子系统虚拟控制律 珚ｗｄ为
珚ｗｄ ＝－ＫΩ２ｄｉａｇ［１／（ＳΩｉ ＋δｉ）］３×３ＳΩ ＋

　　 （Ｇ－１Ω）

〈

Ω
·

ｄ－（Ｇ
－１
ΩＦΩ）

〈
－（Ｇ－１ΩΔＦ）

〈

－ＫΩ１ＳΩ
（１３）

式中：

（Ｇ－１ΩＦΩ）
〈

ｉ ＝（θ^
Ｔ
ΩｌｉξΩｌｉ＋θ^

Ｔ
ΩｒｉξΩｒｉ）／２

（Ｇ－１ΩΔＦ）

〈

ｉ ＝（^γ
Ｔ
ΩｌｉμΩｌｉ＋γ^

Ｔ
ΩｒｉμΩｒｉ）／２

（Ｇ－１Ω）

〈

ｉｊ＝（η^
Ｔ
ΩｌｉｊζΩｌｉｊ＋η^

Ｔ
ΩｒｉｊζΩｒｉｊ）／













２

（１４）

式（１４）为区间二型模糊系统实际输出。其

中，参数向量 θ^Ωｌｉ、θ^Ωｒｉ、^γΩｌｉ、^γΩｒｉ、^ηΩｌｉｊ、^ηΩｒｉｊ分别为
最优参数向量 θΩｌｉ、θ


Ωｒｉ、γ


Ωｌｉ、γ


Ωｒｉ、η


Ωｌｉｊ、η


Ωｒｉｊ的估

计值。

为避免运算中微分膨胀问题，引入如下形式

的一阶低通滤波器
［２４］
处理虚拟控制律 珚ｗｄ，即

Ｋｆｗｄ＋ｗｄ ＝珚ｗｄ
ｗｄ（０）＝珚ｗｄ（０

{
）

（１５）

式中：Ｋｆ＝ｄｉａｇ（ｋｆｉ）∈Ｒ
３×３
，ｋｆｉ∈Ｒ

＋
为滤波器的时

间常数。

选择再入飞行器的区间二型模糊系统参数向

量的自适应更新调节律分别为

θ^
·

Ωｌｉ ＝λΩｌｉΓ
＋
Ωｉ（ξΩｌｉＳΩｉｗｉ／２－ｃΩｌｉθ^Ωｌｉ）

θ^
·

Ωｒｉ ＝λΩｒｉΓ
＋
Ωｉ（ξΩｒｉＳΩｉｗｉ／２－ｃΩｒｉθ^Ωｒｉ

{
）

（１６）

γ^
·

Ωｌｉ ＝ｍΩｌｉΓ
＋
Ωｉ（μΩｌｉＳΩｉ／２－ｂΩｌｉ^γΩｌｉ）

γ^
·

Ωｒｉ ＝ｍΩｒｉΓ
＋
Ωｉ（μΩｒｉＳΩｉ／２－ｂΩｒｉ^γΩｒｉ

{
）

（１７）

η^
·

Ωｌｉｊ＝τΩｌｉｊΓ
＋
Ωｉ（－ζΩｌｉｊＳΩｉΩ

·

ｄｉ／２－ｄΩｌｉｊ^ηΩｌｉｊ）

η^
·

Ωｒｉｊ＝τΩｒｉｊΓ
＋
Ωｉ（－ζΩｒｉｊＳΩｉΩ

·

ｄｉ／２－ｄΩｒｉｊ^ηΩｒｉｊ
{

）

（１８）

式中：Γ＋Ωｉ ＝ｓｇｎ（ΓΩｉ）∑
３

ｊ＝１
ＧΩｉｊ∈ Ｒ

＋
，且有 Γ＋Ωｉ≤

ＧＵΩｉ；λΩｌｉ、λΩｒｉ、ｃΩｌｉ、ｃΩｒｉ、τΩｌｉｊ、τΩｒｉｊ、ｍΩｌｉ、ｍΩｒｉ、ｂΩｌｉ、
ｂΩｒｉ、ｄΩｌｉｊ、ｄΩｒｉｊ∈Ｒ

＋
为待设计参数。

步骤２　内环姿态角速率控制器。
现设计虚拟控制输入 ｗｄ。定义姿态角速率跟

踪误差 ｅｗ＝ｗ－ｗｄ∈Ｒ
３×１
，其中 ｗｄ＝［ｐｄ，ｑｄ，ｒｄ］

Ｔ

为期望姿态角速率跟踪信号，且其导数 ｗｄ有界。
基于飞行器控制模型式（２），姿态角速率的

跟踪误差方程可表示为

ｅｗ ＝Ｇｗｗ＋Ｆｗｕ＋ΔＤ－ｗｄ （１９）
类似地，定义姿态角速率子系统滑模面为

Ｓｗ＝Ｄｗｅｗ＝Ｄｗ（ｗ－ｗｄ），可得滑模面动态为

Ｓ
·

ｗ ＝ＤｗＦｗ（ｕ＋Ｆ
－１
ｗ Ｇｗｗ＋Ｆ

－１
ｗΔＤ－Ｆ

－１
ｗ
ｗｄ）

（２０）

式中：Ｄｗ ＝ｄｉａｇ［ｓｇｎ（Γｗｉ）］３×３，Γｗｉ ＝∑
３

ｊ＝１
Ｆｗｉｊ；

Ｆ－１ｗ Ｇｗ ＝ ［（Ｆ
－１
ｗ Ｇｗ）ｉｊ］∈ Ｒ３×３，Ｆ－１ｗ ΔＤ ＝

［（Ｆ－１ｗ ΔＤ）ｉ］∈Ｒ
３×１
，Ｆ－１ｗ ＝［（Ｆ

－１
ｗ ）ｉｊ］∈Ｒ

３×３
为

系统复杂的非线性函数项，可利用区间二型模型

系统分别逼近，有

Ｆ－１ｗ Ｇｗ ＝（Ｆ
－１
ｗ Ｇｗ）

 ＋εｗ （２１）
Ｆ－１ｗΔＤ ＝（Ｆ

－１
ｗΔＤ）

 ＋σｗ （２２）
Ｆ－１ｗ ＝（Ｆ－１ｗ）

 ＋ｗ （２３）
其中：

（Ｆ－１ｗ Ｇｗ）

ｉｊ ＝（θ

Ｔ
ｗｌｉｊξｗｌｉｊ＋θ

Ｔ
ｗｒｉｊξｗｒｉｊ）／２

（Ｆ－１ｗΔＤ）

ｉ ＝（γ

Ｔ
ｗｌｉμｗｌｉ＋γ

Ｔ
ｗｒｉμｗｒｉ）／２

（Ｆ－１ｗ）

ｉｊ ＝（η

Ｔ
ｗｌｉｊζｗｌｉｊ＋η

Ｔ
ｗｒｉｊζｗｒｉｊ）／

{
２

（２４）

　　式（２４）三项分别为内环子系统的最优区间
二型模型系统。εｗ＝［εｗｉｊ］∈Ｒ

３×３
，σｗ＝［σｗｉ］∈

Ｒ３×１，ｗ ＝［ｗｉｊ］∈Ｒ
３×３
为模糊系统逼近误差。

姿态角速率子系统的滑模面选择为

Ｓ
·

ｗ ＝－Ｋｗ１Ｓｗ －Ｋｗ２ｄｉａｇ［１／（Ｓｗｉ ＋δｉ）］３×３Ｓｗ
（２５）

式中：Ｋｗ１＝ｄｉａｇ（ｋｗ１ｉ）３×３，Ｋｗ２＝ｄｉａｇ（ｋｗ２ｉ）３×３，ｋｗ１ｉ
和 ｋｗ２ｉ∈Ｒ

＋
为待设计常数；δｉ∈Ｒ

＋
为小常数。

进而，确定再入飞行器实际控制量 ｕ为
ｕ＝－Ｋｗ１Ｓｗ －Ｋｗ２ｄｉａｇ［１／（Ｓｗｉ ＋δｉ）］Ｓｗ －

　　 （Ｆ－１ｗ Ｇｗ）

〈

ｗ－（Ｆ－１ｗΔＤ）

〈

＋（Ｆ－１ｗ）

〈

ｗｄ （２６）

４８７
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　第 ４期 杨珍书，等：可重复使用飞行器再入姿态的区间二型自适应模糊滑模控制设计

式中：

（Ｆ－１ｗ Ｇｗ）

〈

ｉｊ＝（θ^
Ｔ
ｗｌｉｊξｗｌｉｊ＋θ^

Ｔ
ｗｒｉｊξｗｒｉｊ）／２

（Ｆ－１ｗΔＤ）

〈

ｉ ＝（^γ
Ｔ
ｗｌｉμｗｌｉ＋γ^

Ｔ
ｗｒｉμｗｒｉ）／２

（Ｆ－１ｗ）

〈

ｉｊ＝（^η
Ｔ
ｗｌｉｊζｗｌｉｊ＋η^

Ｔ
ｗｒｉｊζｗｒｉｊ）／













２

（２７）

　　式（２７）分别为区间二型模糊系统的实际输

出；参数向量θ^ｗｌｉｊ、θ^ｗｒｉｊ、^γｗｌｉ、^γｗｒｉ、^ηｗｌｉｊ、^ηｗｒｉｊ分别为最
优参数向量 θｗｌｉｊ、θ


ｗｒｉｊ、γ


ｗｌｉ、γ


ｗｒｉ、η


ｗｌｉｊ、η


ｗｒｉｊ的估计值。

姿态角子系统区间的二型模糊系统参数向量

自适应更新调节律选取为

θ^
·

ｗｌｉｊ＝λｗｌｉｊΓ
＋
ｗｉ（ξｗｌｉｊＳｗｉｗｉ／２－ｃｗｌｉｊθ^ｗｌｉｊ）

θ^
·

ｗｒｉｊ＝λｗｒｉｊΓ
＋
ｗｉ（ξｗｒｉｊＳｗｉｗｉ／２－ｃｗｒｉｊθ^ｗｒｉｊ

{
）

（２８）

γ^
·

ｗｌｉ ＝ｍｗｌｉΓ
＋
ｗｉ（μｗｌｉＳｗｉ／２－ｂｗｌｉ^γｗｌｉ）

γ^
·

ｗｒｉ ＝ｍｗｒｉΓ
＋
ｗｉ（μｗｒｉＳｗｉ／２－ｂｗｒｉ^γｗｒｉ

{
）

（２９）

η^
·

ｗｌｉｊ＝τｗｌｉｊΓ
＋
ｗｉ（－ζｗｌｉｊＳｗｉｗｄｉ／２－ｄｗｌｉｊ^ηｗｌｉｊ）

η^
·

ｗｒｉｊ＝τｗｒｉｊΓ
＋
ｗｉ（－ζｗｒｉｊＳｗｉｗｄｉ／２－ｄｗｒｉｊ^ηｗｒｉｊ

{
）
（３０）

式中：Γ＋ｗｉ ＝ｓｇｎ（Γｗｉ）∑
３

ｊ＝１
Ｆｗｉｊ∈ Ｒ

＋
，且有 Γ＋ｗｉ≤

ＦＵｗｉ；λｗｌｉｊ、λｗｒｉｊ、ｃｗｌｉｊ、ｃｗｒｉｊ、ｍｗｌｉ、ｍｗｒｉ、ｂｗｌｉ、ｂｗｒｉ、τｗｌｉｊ、
τｗｒｉｊ、ｄｗｌｉｊ、ｄΩｒｉｊ为待设计参数。

３　稳定性分析

定理１　对于飞行器控制模型式（２），且满足
假设 ３、假设 ４和引理 １，飞行器姿态角和姿态角
速率子系统的控制律分别设计为式 （１３）和
式（２６），并选取参数向量自适应更新律分别为
式（１６）、式（１８）和式（２８）、式（３０），则 ＲＬＶ闭环控
制系统是半全局一致有界稳定的，且飞行器姿态角

跟踪误差能收敛于原点附近的一个小邻域内。

证明　选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为
Ｖｉ＝ＶΩｉ＋Ｖｗｉ （３１）
式中：

ＶΩｉ ＝
１
２
Ｓ２Ωｉ＋∑

３

ｊ＝１

珘ηＴΩｌｉｊ珘ηΩｌｉｊ
２τΩｌｉｊ

＋
珘ηＴΩｒｉｊ珘ηΩｒｉｊ
２τΩｒ

( )
ｉｊ

＋１
２
ｙ２ｆｉ＋

　　
珘θＴΩｌｉ珘θΩｌｉ
２λΩｌｉ

＋
珘θＴΩｒｉ珘θΩｒｉ
２λΩｒｉ

＋
珘γＴΩｌｉ珘γΩｌｉ
２ｍΩｌｉ

＋
珘γＴΩｒｉ珘γΩｒｉ
２ｍΩｒｉ

（３２）

Ｖｗｉ ＝∑
３

ｊ＝１

珘θＴｗｌｉｊ珘θｗｌｉｊ
２λｗｌｉｊ

＋
珘θＴｗｒｉｊ珘θｗｒｉｊ
２λｗｒｉｊ

＋
珘ηＴｗｌｉｊ珘ηｗｌｉｊ
２τｗｌｉｊ

＋
珘ηＴｗｒｉｊ珘ηｗｒｉｊ
２τｗｒ

( )
ｉｊ

＋

　　 １
２
Ｓ２ｗｉ＋

珘γＴｗｌｉ珘γｗｌｉ
２ｍｗｌｉ

＋
珘γＴｗｒｉ珘γｗｒｉ
２ｍｗｒｉ

（３３）

其中：珘θｋ＝θ^ｋ－θ

ｋ，ｋ＝Ωｌｉ，Ωｒｉ，ｗｌｉｊ，ｗｒｉｊ；珘γν＝

γ^ν－γ

ν，ν＝Ωｌｉ，Ωｒｉ，ｗｌｉ，ｗｒｉ；珘ηｔ＝η^ｔ－η


ｔ，ｔ＝

Ωｌｉｊ，Ωｒｉｊ，ｗｌｉｊ，ｗｒｉｊ。滤波器误差定义为 ｙｆ＝ｗｄ－
珚ｗｄ，且有
ｙｆｉ ＝－ｙｆｉ／ｋｆｉ＋Ｂｉ（·） （３４）

将飞行器控制律式（１３）和式（２６）分别代入

滑模面动态面和Ｓ
·

Ω和Ｓ
·

ｗ则有

Ｓ
·

Ωｉ ＝Γ
＋
Ω (ｉ －ｋΩ１ｉＳΩｉ－珘θ

Ｔ
ΩｌｉξΩｌｉ＋珘θ

Ｔ
ΩｒｉξΩｒｉ

２
－

　　
ｋΩ２ｉＳΩｉ
ＳΩｉ ＋δｉ

－
珘γＴΩｌｉμΩｌｉ＋珘γ

Ｔ
ΩｒｉμΩｒｉ

２
＋

　　∑
３

ｊ＝１

珘ηＴΩｌｉｊζΩｌｉｊ＋珘η
Ｔ
ΩｒｉｊζΩｒｉｊ

２ Ω
·

ｄｉ＋ΞΩ )ｉ （３５）

Ｓ
·

ｗｉ ＝Γ
＋
ｗ (ｉ －ｋｗ１ｉＳｗｉ＋∑３

ｊ＝１

珘ηＴｗｌｉｊζｗｌｉｊ＋珘η
Ｔ
ｗｒｉｊζｗｒｉｊ

２
ｗｄｉ－

　　∑
３

ｊ＝１

珘θＴｗｌｉｊξｗｌｉｊ＋珘θ
Ｔ
ｗｒｉｊξｗｒｉｊ

２
ｗｉ＋Ξｗｉ－

　　
珘γＴｗｌｉμｗｌｉ＋珘γ

Ｔ
ｗｒｉμｗｒｉ

２
－
ｋｗ２ｉＳｗｉ
Ｓｗｉ ＋δ)

ｉ

（３６）

式中：ΞΩｉ ＝εΩｉ＋σΩｉ＋∑
３

ｊ＝１
Ωｉｊ，Ξｗｉ＝εｗｉ＋σｗｉ＋

∑
３

ｊ＝１
ｗｉｊ为模糊系统总逼近误差。

对经由自适应更新调节律式（１６）～式（１８）
求关于时间的导数，并将式（３５）代入，可得

ＶΩｉ ＝Γ
＋
Ω [ｉ －ｋΩ１ｉＳ２Ωｉ－ ｋΩ２ｉＳ

２
Ωｉ

ＳΩｉ ＋δｉ
＋ｙｆｉＳΩｉ＋ＳΩｉΞΩｉ－

　　∑
３

ｊ＝１
（ｄΩｌｉｊ珘η

Ｔ
Ωｌｉｊ^ηΩｌｉｊ＋ｄΩｒｉｊ珘η

Ｔ
Ωｒｉｊ^ηΩｒｉｊ）－

　　ｂΩｌｉ珘γ
Ｔ
Ωｌｉ^γΩｌｉ－

ｙ２ｆｉ
ｋｆｉΓ

＋
Ωｉ

－ｃΩｌｉ珘θ
Ｔ
Ωｌｉ^θΩｌｉ－

　　ｃΩｒｉ珘θ
Ｔ
Ωｒｉ^θΩｒｉ－ｂΩｒｉ珘γ

Ｔ
Ωｒｉ^γΩｒｉ＋

ｙｆｉｗｄｉ
Γ＋Ω ]

ｉ

（３７）

考虑有如下不等式：

－
ｋΩ２ｉＳ

２
Ωｉ

ＳΩｉ ＋δｉ
＋ＳΩｉΞΩｉ≤

（ＳΩｉ ＋δｉ）（Ξ
Ｕ
Ωｉ）

２

４ｋΩ２ｉ

－ｃΩｌｉθ
～Ｔ
Ωｌｉθ^Ωｌｉ≤－

ｃΩｌｉθ
～Ｔ
Ωｌｉθ
～
Ωｌｉ

２
＋
ｃΩｌｉθ

Ｔ
Ωｌｉθ


Ωｌｉ

２

－ｃΩｒｉθ
～Ｔ
Ωｒｉ^θΩｒｉ≤－

ｃΩｒｉθ
～Ｔ
Ωｒｉθ
～
Ωｒｉ

２
＋
ｃΩｒｉθ

Ｔ
Ωｒｉθ


Ωｒｉ

２

－ｂΩｌｉ珘γ
Ｔ
Ωｌｉ^γΩｌｉ≤－

ｂΩｌｉ珘γ
Ｔ
Ωｌｉ
珘γΩｌｉ
２

＋
ｂΩｌｉγ

Ｔ
Ωｌｉγ


Ωｌｉ

２

－ｂΩｒｉ珘γ
Ｔ
Ωｒｉ^γΩｒｉ≤－

ｂΩｒｉ珘γ
Ｔ
Ωｒｉ
珘γΩｒｉ
２

＋
ｂΩｒｉγ

Ｔ
Ωｒｉγ


Ωｒｉ

２

∑
３

ｊ＝１
－ｄΩｌｉｊ珘η

Ｔ
Ωｌｉｊ^ηΩｌｉｊ≤∑

３

ｊ＝１
－
ｄΩｌｉｊ珘η

Ｔ
Ωｌｉｊ
珘ηΩｌｉｊ

２
＋

　　
ｄΩｌｉｊη

Ｔ
Ωｌｉｊη


Ωｌｉｊ

２

∑
３

ｊ＝１
－ｄΩｒｉｊ珘η

Ｔ
Ωｒｉｊ^ηΩｒｉｊ≤∑

３

ｊ＝１
－
ｄΩｒｉｊ珘η

Ｔ
Ωｒｉｊ
珘ηΩｒｉｊ

２
＋

　　
ｄΩｒｉｊη

Ｔ
Ωｒｉｊη


Ωｒｉｊ































２
（３８）
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利用 Ｙｏｕｎｇ’ｓ不等式 ａｂ≤ａ
２

２
＋ｂ

２

２
，并将不等

式（３８）代入式（３７）中，经整理有

Ｖ
·

Ωｉ≤－ ｋΩ１ｉ－( )１２ Γ＋ΩｉＳ２Ωｉ－ １
ｋｆｉ
－１
２
－１
２Γ

＋
Ω( )ｉ ｙ２ｆｉ＋

　　
ｃΩｌｉΓ

＋
Ωｉθ

Ｔ
Ωｌｉθ


Ωｌｉ

２
－
ｃΩｒｉΓ

＋
Ωｉθ
～Ｔ
Ωｒｉθ
～
Ωｒｉ

２
＋

　　
ｃΩｒｉΓ

＋
Ωｉθ

Ｔ
Ωｒｉθ


Ωｒｉ

２
＋
ｂΩｌｉΓ

＋
Ωｉγ

Ｔ
Ωｌｉγ


Ωｌｉ

２
－

　　
ｂΩｌｉΓ

＋
Ωｉ
珘γＴΩｌｉ珘γΩｌｉ
２

＋
ｂΩｒｉΓ

＋
Ωｉγ

Ｔ
Ωｒｉγ


Ωｒｉ

２
－

　　∑
３

ｊ＝
(

１

ｄΩｌｉｊΓ
＋
Ωｉ
珘ηＴΩｌｉｊ珘ηΩｌｉｊ
２

－
ｄΩｌｉｊΓ

＋
Ωｉη

Ｔ
Ωｌｉｊη


Ωｌｉｊ

２
＋

　　
ｄΩｒｉｊΓ

＋
Ωｉ
珘ηＴΩｒｉｊ珘ηΩｒｉｊ
２

－
ｄΩｒｉｊΓ

＋
Ωｉη

Ｔ
Ωｒｉｊη


Ωｒｉｊ)２

－

　　
ｃΩｌｉΓ

＋
Ωｉθ
～Ｔ
Ωｌｉθ
～
Ωｌｉ

２
－
ｂΩｒｉΓ

＋
Ωｉ
珘γＴΩｒｉ珘γΩｒｉ
２

＋

　　
Γ＋Ωｉ（ＳΩｉ ＋δｉ）（Ξ

Ｕ
Ωｉ）

２

４ｋΩ１ｉ
（３９）

式中：ｋΩ１ｉ－
１
２
＞０，１
ｋｆｉ
－１
２
－１
２
ＧＵΩｉ＞０。

式（３９）可进一步转变为

Ｖ
·

Ωｉ≤－ρΩｉＶΩｉ＋κΩｉ （４０）

式中：０ ＜ρΩｉ≤ ｍｉｎ｛（２ｋΩ１ｉ －１）Ｇ
Ｌ
Ωｉ，ｃΩｌｉＧ

Ｌ
Ωｉ，

ｃΩｒｉＧ
Ｌ
Ωｉ，ｂΩｌｉＧ

Ｌ
Ωｉ，ｂΩｒｉＧ

Ｌ
Ωｉ，ｄΩｌｉｊＧ

Ｌ
Ωｉ (， １

ｋｆｉ
－１－ＧＵ

Ω )ｉ ，
ｄΩｒｉｊＧ

Ｌ
Ωｉ｝；κΩｉ＝∑

３

ｊ＝
(

１

ｄΩｌｉｊΓ
＋
Ωｉη

Ｔ
Ωｌｉｊη


Ωｌｉｊ

２
＋
ｄΩｒｉｊΓ

＋
Ωｉη

Ｔ
Ωｒｉｊη


Ωｒｉｊ)２

＋

ｃΩｌｉΓ
＋
Ωｉθ

Ｔ
Ωｌｉθ


Ωｌｉ

２
＋
ｃΩｒｉΓ

＋
Ωｉθ

Ｔ
Ωｒｉθ


Ωｒｉ

２
＋
ｂΩｌｉΓ

＋
Ωｉγ

Ｔ
Ωｌｉγ


Ωｌｉ

２
＋

ｂΩｒｉΓ
＋
Ωｉγ

Ｔ
Ωｒｉγ


Ωｒｉ

２
＞０。

类似地，结合式（２８）、式（３０）、式（３６）和不等

式（３８）证明，可以得到Ｖ
·

ｗｉ，即

Ｖ
·

ｗｉ≤－ρｗｉＶｗｉ＋κｗｉ （４１）

式中：０＜ρｗｉ≤ｍｉｎ｛２ｋｗ１ｉＦ
Ｌ
ｗｉ
，ｃｗｌｉｊＦ

Ｌ
ｗｉ，ｃｗｒｉｊＦ

Ｌ
ｗｉ，ｂｗｌｉＦ

Ｌ
ｗｉ
，

ｂｗｒｉＦ
Ｌ
ｗｉ，ｄｗｌｉｊＦ

Ｌ
ｗｉ，ｄｗｒｉｊＦ

Ｌ
ｗｉ｝；κｗｉ＝

ｂｗｌｉΓ
＋
ｗｉγ

Ｔ
ｗｌｉγ


ｗｌｉ

２
＋

ｂｗｒｉΓ
＋
ｗｉγ

Ｔ
ｗｒｉγ


ｗｒｉ

２
＋
Γ＋ｗｉ（Ｓｗｉ ＋δｉ）（Ξ

Ｕ
ｗｉ）

２

４ｋｗ２ｉ
。

综上，整理式（４０）和式（４１）可得到

Ｖ
·

ｉ≤－ρＶｉＶＶｉ＋κＶｉ （４２）
式中：０＜ρＶｉ≤ｍｉｎ｛ρΩｉ，ρｗｉ｝，κＶｉ＝κΩｉ＋κｗｉ。求解

式（４２），可得
Ｖｉ（ｔ）≤ Ｖｉ（ｔ０）ｅ

－ρＶｉ（ｔ－ｔ０） ＋κＶｉ／ρＶｉ （４３）
由式（４０）和式（４１），有下式成立：

ＳΩｉ≤ ２ＶΩ槡 ｉ

ｌｉｍ
ｔ→∞

ＳΩｉ≤ ２κΩｉ／ρΩ槡
{

ｉ

（４４）

因此，飞行器闭环控制系统可实现稳定。

通过选取适宜的控制器参数，可使得姿态跟踪

误差最终可收敛于 ＤΩｉ＝｛ｅΩｉ：ｅΩｉ ≤ ２ＶΩ槡 ｉ｝

内，进而飞行器控制系统跟踪控制性能得以

保证。

注３　由式（４４）可知，飞行器姿态角跟踪误
差 ｅΩｉ与参数 κΩｉ和 ρΩｉ相关。一般来说，κΩｉ参数
值越小，ρΩｉ参数值越大，姿态角跟踪误差最终收
敛于越小的区域，反之亦然。然而，太大的 ρΩｉ及
太小的 κΩｉ易引起姿态角跟踪振荡，进而对飞行器
性能产生不利。类似的结论亦适用于姿态角跟踪

角速率误差 ｅｗｉ。 证毕

４　仿真验证
为验证所提控制策略的有效性，应用所提出

的控制方法针对 ＲＬＶ再入动态模型进行仿真
实验。

４．１　参数设定
再入飞行器转动惯量值分别设定为 Ｉｘｘ＝

４３４２７０ｓｌｕｇ·ｆｔ２，，Ｉｘｚ ＝１７８８０ｓｌｕｇ· ｆｔ
２
，Ｉｙｙ ＝

９６１２００ｓｌｕｇ·ｆｔ２和 Ｉｚｚ＝１１３１５４１ｓｌｕｇ·ｆｔ
２
，１ｆｔ＝

０．３０４８ｍ，１ｓｌｕｇ·ｆｔ２＝１４．５９３９ｋｇ·ｍ２。飞行器
其他初始条件如表１所示。

仿真中，选取以高斯型隶属度函数为主设计的

区间二型模糊系统。飞行器控制器待设计参数分

别设置如下：ＫΩ１＝ｄｉａｇ（１，０．８，１），Ｋｗ１ ＝１８Ｉ３×３，
ＫΩ２＝ｄｉａｇ（１．６，１．４．１．６），Ｋｗ２ ＝１５Ｉ３×３，Ｋｆ＝

０．１Ｉ３×３；λΩ１＝λΩｒ＝ｃΩｌ＝ｃΩｒ＝［１．５，１．２，１．５］
Ｔ
，

λｗｌ＝λｗｒ＝ｃｗｌ＝ｃｗｒ＝［１，１，１；１，１，１；１，１，１］，δ＝

０．００１［１，１，１］Ｔ；ｍΩｌ＝ｍΩｒ＝ｂΩｌ＝ｂΩｒ＝［１，１，

１．２］Ｔ，ｍｗｌ＝ｍｗｒ＝ｂｗｌ＝ｂｗｒ＝［１．１，１，０．９］，τΩｌ＝
表 １　再入 ＲＬＶ初始参数值

Ｔａｂｌｅ１　ＩｎｉｔｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆｒｅｅｎｔｒｙＲＬＶ

参数 数值 参数 数值

高度 ｈ／ｆｔ ２６００００ α／（°） １２．６０

速度 ｖ／（ｆｔ·ｓ－１） ２４０６１ β／（°） １１．４６

纬度 ／（°） ０ μ／（°） －５７．２９

经度 θ／（°） ０ ｐ／（（°）·ｓ－１） ０

航迹角 γ／（°） ０ ｑ／（（°）·ｓ－１） ０

航向角 χ／（°） ０ ｒ／（（°）·ｓ－１） ０
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τΩｒ＝ｄΩｌ＝ｄΩｒ＝［１．４，１．４，１．２；１．４，１．４，１．２；
１．４，１．４，１．２］，τｗｌ＝τｗｒ＝ｄｗｌ＝ｄｗｒ＝［１．２，１．２，
１．２；１．２，１．２，１．２；１．２，１．２，１．２］。

此外，为验证 ＲＬＶ再入姿态控制器的鲁棒性
能，针对飞行器控制模型式（２）加入参数不确定
性 ΔＦ＝０．１ＦΩ 和外界干扰为

ΔＤ ＝１０６×

　　

（１＋ｓｉｎ（πｔ／５０）＋ｓｉｎ（πｔ／１００））／Ｉｘｘ

（１＋ｓｉｎ（πｔ／５０）＋ｃｏｓ（πｔ／１００））／Ｉｙｙ

（１＋ｃｏｓ（πｔ／５０）＋ｓｉｎ（πｔ／１００））／Ｉ













ｚｚ

４．２　仿真分析
为了更好地验证本文所设计姿态控制方法的

有效性及跟踪性能，在同样的条件（模型和初始

情况）下与传统的滑模控制方法进行仿真实验对

比。仿真结果如图１～图４所示。

图 １　姿态角跟踪响应曲线

Ｆｉｇ．１　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓ

图１为迎角、侧滑角和倾侧角跟踪曲线。由
图１可以看出，在飞行器模型的参数不确定性和
外界干扰的综合影响下，所提出的姿态控制策略

能使得再入 ＲＬＶ在很短时间（约 ２ｓ）内实现对期
望指令的稳定跟踪，且其稳定跟踪时间快于传统

滑模控制方法。

图２为迎角、侧滑角和倾侧角跟踪误差变化
曲线。图 ２表明，所提出的控制策略能够以更高
的精度对期望指令信号进行跟踪。

图３为滚转角、俯仰角和偏航角速率变化曲
线。由图３可知，在所设计控制器作用下，再入飞
行器三通道角速率的变化更加平滑。

图４为飞行器的滚转、俯仰和偏航三通道所
需力矩响应曲线。由图 ４可知，相比于传统的滑
模控制方法，ＲＬＶ在所提出的姿态跟踪策略下能
产生更加平滑的控制力矩且无抖振现象。

图 ２　姿态角跟踪误差变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓ
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图 ３　姿态角速率变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｕｌａｒｒａｔｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

５　结　论

本文针对 ＲＬＶ姿态跟踪控制问题，考虑 ＲＬＶ
再入动态模型的参数不确定性和外界干扰情形，

基于区间二型自适应模糊技术提出一种再入姿态

滑模控制策略。

１）该控制策略引入区间二型模糊系统对飞
行器姿态角和角速率子系统非线性项进行逼近，

有效地解决了 ＲＬＶ再入动态模型的强非线性
问题。

２）结合滑模控制方法及自适应更新律设计，
使得所设计控制器具有较强的鲁棒性。同时，利

用 Ｌｙａｐｕｎｏｖ方法在理论上严格证明了 ＲＬＶ闭环
控制系统的稳定性。

３）通过对飞行器再入模型的仿真对比验证，
所设计的再入姿态控制器在 ＲＬＶ再入动态模型
参数不确定性和外界干扰的影响下，能够有效地

实现对期望指令信号稳定且快速地跟踪，且相比

图 ４　ＲＬＶ力矩响应曲线

Ｆｉｇ．４　ＴｏｒｑｕｅｒｅｓｐｏｎｓｅｃｕｒｖｅｓｏｆＲＬＶ

于传统滑模控制方法具有更好的跟踪控制性能。
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（ＪＡＴＣ１９０１０１０９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｓｙａｎｇ＠ｔｊｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于压缩感知的高精度地磁基准图构建方法

马啸宇１，张金生１，，郝亮亮１，李婷１，王少博１，李琳２

（１．火箭军工程大学 精确制导与仿真实验室，西安 ７１００２５；　２．火箭军９６８６３部队，洛阳 ４７１０００）

　　摘　　　要：地磁基准图的构建是实现地磁匹配导航的基石。针对实测数据量较小时利
用插值法构建的地磁基准图精度不理想的问题，将压缩感知理论应用到地磁信息采集中。结

合地磁基准图的结构特点设计了以离散余弦变换作为稀疏基、单位矩阵作为观测矩阵，以压缩

采样匹配追踪（ＣｏＳａＭＰ）算法作为重构算法的基于压缩感知的高精度地磁基准图构建方法，并
与三次样条插值、Ｋｒｉｇｉｎｇ插值及 ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插值法进行对比。实验结果表明：所提方法具有
较高的重构精度和稳定性，与性能最好的 ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插值法相比，在 ６．２５％采样率下重构地
磁基准图，所提方法使得峰值信噪比（ＰＳＮＲ）由 ６６．９７ｄＢ提高至 ７４．６７ｄＢ，绝对误差由
２５．４７ｎＴ减小至１０．２６ｎＴ，均方根误差由２８．５７ｎＴ减小至１１．３３ｎＴ。

关　键　词：地磁匹配导航；地磁基准图构建；插值法；压缩感知；信号重构
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７９１０７

　　在近年来的导航技术发展过程中，卫星导航
和惯性导航技术一直是飞行器导航技术的主流发

展方向。但卫星导航的抗干扰能力较差，惯性导

航的误差随时间不断累积。地磁场随时间变化缓

慢且不受气候、地域影响，且由于其无需主动发射

探测信号、抗干扰能力强，地磁导航技术作为一种

辅助导航方式逐渐受到关注
［１２］
。

地磁匹配导航技术主要使用实时采集的地磁

场数据与该区域地磁基准图进行匹配
［３４］
，从而

实现定位。因此地磁基准图的构建精确度对定位

精度的好坏起着决定性作用。目前构建地磁基准

图的方法主要有 ２种：一是根据现有的地磁场物
理模型进行构建；二是根据实测地磁场数据，构建

网格化地磁基准图
［５］
。现有国际地磁参考磁场

（ＩＧＲＦ）和世界磁场模型（ＷＭＭ）主要描述的是地
球主磁场模型

［６］
。地磁场模型依赖卫星监测数

据，地球内部异常场随海拔高度升高而衰减，因此

地磁场模型中几乎不含异常场信息，用于刻画局

部地磁场时误差很大，通过实测数据获得的地磁

基准图具有更大优势。目前，地磁基准图的构建

主要集中于插值法的研究，常用的方法有：三次样

条插值、Ｋｒｉｇｉｎｇ插值［７］
、基于粒子群优化（ＰＳＯ）

算法的 Ｋｒｉｇｉｎｇ（ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ）插值［８］
等。

现有插值方法存在的共同问题是在实测数据

量较小时误差较大，而压缩感知理论能够在采集

少量数据的同时几乎完全重构出原始信号，可以

弥补在低采样率下插值方法的缺陷。因此本文以

现有的地磁场实测数据为基础，利用信号处理中

的压缩感知理论进行地磁基准图的构建，研究适

用于地磁信息特征的压缩感知算法，并验证其在

实测数据量较小时相比于传统插值法的优越性。

１　压缩感知理论

压缩感知是 ２００６年由 Ｃａｎｄｅｓ［９］和 Ｄｏｎｏ
ｈｏ［１０１１］等提出的具有革命性的信号处理理论。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004016&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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压缩感知理论指出，当信号在某个变换域上是稀

疏的，就可以投影为低维观测向量，以远低于奈奎

斯特理论的采样频率进行信号采集，同时能够高

精度甚至完全重构出原始信号
［１２］
。其核心思想

是在信号发送端进行压缩采样，并在信号接收端

进行高精度重建的过程，目的是在保证信号精度

的同时大幅度提升信号采集的效率并降低采集成

本
［１３］
。压缩感知理论主要分为稀疏表示和信号

重建２个部分。设一个信号 ｘ（ｘ∈ＲＮ×１），在基底
Ψ下表示为信号 α，即 ｘ＝Ψα。若 α中只有 Ｋ个
元素非零或其他元素趋近于零，则称该信号在基

底 Ψ下是 Ｋ稀疏的，Ψ称为稀疏字典。
若能找到合适的观测矩阵 Φ∈ＲＭ×Ｎ（Ｋ＜

ＭＮ）对信号 ｘ进行采样，则可得到 Ｍ维观测信
号为

ｙ＝Φｘ＝ΦΨα＝Ａα （１）
式中：Ａ为传感矩阵。即已知观测信号 ｙ，求解出
稀疏信号 α，从而得到初始信号 ｘ。

观测信号的维度 Ｍ大于 α的稀疏度 Ｋ，因此
可证明存在唯一解，即在已知压缩矩阵 Ψ和观测
矩阵 Φ时，根据低维信号 ｙ必然可解出原始高维
信号 ｘ。因此实际上该问题可转化为在一定稀疏
度条件下求解最小 Ｌ０范数解的问题，即
ｍｉｎα ０　　ｓ．ｔ．ｂ＝Ａα （２）

式中：ｂ为原始信号；Ａ＝ΦΨ。显然 Ψ和 Φ共同
决定了变换后信号的稀疏性，Ψ与 Φ的差异越
大，得到的解 α就越稀疏。因此定义 Ψ与 Φ的
互相关性为

μ（Ａ）＝ ｍａｘ
１≤ｉ，ｊ≤ｎ

ΨＴ
ｉΦｊ （３）

其中：１槡／ｎ≤μ（Ａ）≤１。μ（Ａ）越小，说明 Ψ与 Φ
的互相关性越弱，其作为稀疏字典的性能就越好。

要想将原本 ｎ维的信号降到 ｍ维同时保留
绝大部分重要信息，根据压缩感知理论，传感矩阵

Ａ需要满足约束等距性（ＲｅｓｔｒｉｃｔｅｄＩｓｏｍｅｔｒｙＰｒｏｐ
ｅｒｔｙ，ＲＩＰ）［１４］条件，即传感矩阵 Ａ中的 ＲＩＰ参数
δＫ为满足下式的最小值：
（１－δＫ）α ２

２≤ Ａα ２
２≤ （１＋δＫ）α

２
２ （４）

式中：若δＫ＜１，则称传感矩阵Ａ满足Ｋ阶ＲＩＰ条件。

由于求 Ｌ０范数解是一个 ＮＰ（Ｎｏｎｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓ
ｔｉｃＰｏｌｙｎｏｍｉａｌ）难问题，在维度较高时难以求解；
在满足 ＲＩＰ条件时，Ｌ０范数与 Ｌ１范数等价，从而
可转化为一个求最大 Ｌ１范数的凸优化问题进行
求解，即

ｍｉｎα １　　ｓ．ｔ．ｂ＝Ａα （５）

观测矩阵 Φ的维度直接决定了压缩感知的
效果，过大就失去压缩的意义，过小会导致重要信

息的丢失，满足：

ｍ≥ Ｃμ（Ａ）ｒｌｇｎ （６）
式中：Ｃ为常数；ｍ为压缩观测后信号的维度；
μ（Ａ）为传感矩阵互相关系数；ｒ为信号的稀疏
度。由于 Ｃ的值难以确定以及 μ（Ａ）计算困难，
一般使用经验公式（７）计算：
ｍ≥４ｒ （７）

２　稀疏字典

现有常用的稀疏字典有离散傅里叶基、离散

余弦基、离散小波变换基、Ｃｕｒｖｅｌｅｔ基、冗余字
典等

［１５］
。

２．１　离散傅里叶变换
离散傅里叶变换将二维信号利用一系列周期

函数进行表示，实际上是从时域转化到频域进行

分析，离散傅里叶基可表示为

Ｆｎ ＝
１

槡Ｎ

１ １ １ … １

１ Ｗ１ｎ Ｗ２ｎ … Ｗｎ－１ｎ
１ Ｗ２ｎ Ｗ４ｎ … Ｗ２（ｎ－１）ｎ

   

１ Ｗｎ－１ｎ Ｗ２（ｎ－１）ｎ … Ｗ（ｎ－１）（ｎ－１）

















ｎ

（８）
式中：ｎ由原始信号的长度决定。若以离散傅里
叶基作为稀疏基，单位阵 Ｉｎ×ｎ作为观测矩阵，则根

据式（３）可得 μ（Ａ）＝１槡／ｎ，对于近似周期以及存
在少量突变点的信号有很好的表示效果。

２．２　离散余弦变换
离散余弦变换是原信号在进行偶延拓后展开成

的仅含余弦项的傅里叶级数，离散余弦变换矩阵为

Ｄｎ＝

１槡／Ｎ［ １ １ … 　　　　　　 １　　　　　 ］

２槡／Ｎ［ ｃｏｓ（π／２Ｎ） ｃｏｓ（３π／２Ｎ） … 　　　ｃｏｓ（（２Ｎ－１）π／２Ｎ）　 ］

２槡／Ｎ［ ｃｏｓ（２π／２Ｎ） ｃｏｓ（６π／２Ｎ） … 　　　ｃｏｓ（２（２Ｎ－１）π／２Ｎ） ］



２槡／Ｎ［ ｃｏｓ（（Ｎ－１）π／２Ｎ） ｃｏｓ（（Ｎ－１）３π／２Ｎ） … 　ｃｏｓ（（Ｎ－１）（２Ｎ－１）π／２Ｎ



















）］

（９）

２９７
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　第 ４期 马啸宇，等：基于压缩感知的高精度地磁基准图构建方法

　　若以单位阵 Ｉｎ×ｎ作为观测矩阵，根据式（３）

可得 μ（Ａ）≈２槡／ｎ，当 ｎ较大时 μ（Ａ）接近于下限

１槡／ｎ，因此与傅里叶变换具有相似的效果，同时
相比于傅里叶变换由于只包含实数部分，更有利

于信号观测和后续处理。

２．３　离散小波变换
离散小波变换是对于连续小波的尺度和平移

进行离散化，在图像处理方面有显著的应用效果。

本文采用 Ｈａａｒ小波变换作为小波基。二维小波
变换过程如图１所示。

图 １　二维小波变换过程

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｗａｖｅｌｅｔｔｒａｎｓｆｏｒｍｐｒｏｃｅｓｓ

３　观测矩阵

３．１　高斯随机矩阵
高斯随机矩阵是在压缩感知中应用最广泛的

一种观测矩阵，由于其具有很强的随机性，只需观

测维度 Ｍ满足：
Ｍ≥ ｃＫｌｇ（Ｎ／Ｋ） （１０）
式中：ｃ为常数即可高概率地满足 ＲＩＰ条件。因
此在压缩感知算法仿真中一般使用高斯随机矩阵

作为观测矩阵以达到较好的实验效果。但由于构

造矩阵时数据的连续性和随机性，硬件上实现困

难，因此难以得到实际应用。

３．２　随机伯努利矩阵
随机伯努利矩阵的性质类似于高斯随机矩

阵，由于其中每一个元素都服从伯努利分布，Ｍ≥
ｃＫｌｇ（Ｎ／Ｋ）时以接近１的概率满足 ＲＩＰ条件。相
比于高斯随机矩阵，由于其元素都为 ±１，更有利

于硬件的实现。

３．３　稀疏随机矩阵
稀疏矩阵构造方法为：在一个 Ｍ×Ｎ的全零

阵基础上，将每一行随机 ｄ个位置置 １，其中 ｄ∈
｛４，８，１０，１６｝，在保证一定的重建精度的条件下
易于进行构造和实际实现。

３．４　循环矩阵
循环矩阵的构造方法为：首先构造随机向量

β，即 β＝（β１，β２，…，βＮ）∈Ｒ
Ｎ
，β中的元素取 ±１，

而后经过 Ｍ次移位操作构造出完整的矩阵，同
时矩阵中每一个元素服从伯努利分布。由于可

通过移位寄存器实现矩阵构造，具有较好的应

用前景。

４　仿真结果与性能分析

为研究适用于地磁基准图构建的压缩感知方

法，本文比较了多种稀疏基和观测矩阵在地磁基

准图构建中的效果。稀疏基选择离散小波基和离

散余弦基，观测矩阵选择高斯随机矩阵、随机伯努

利矩阵、稀疏随机矩阵、循环矩阵以及单位矩阵。

本文以美国地质调查局（ＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓＧｅｏｌｏｇｉｃａｌ
Ｓｕｒｖｅｙ，ＵＳＧＳ）于２００２年发布的北美地区地磁场
异常数据

［１６］
为基础，结合 ＩＧＲＦ计算得到的地磁

主磁场强度，从而得到地磁总磁场实验数据。实

验样本为１０张１２８×１２８网格具有不同起伏程度
的地磁基准图，选取区域大小都为约 ５０ｋｍ×
５０ｋｍ，以保证基本涵盖全部类型的地磁特征；使
用观测矩阵维度、图像处理中的峰值信噪比

（ＰｅａｋＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＰＳＮＲ）以及绝对误差
（ＭＡＥ）和均方根误差（ＲＭＳＥ）作为评价标准。由
于在信号处理端无需考虑实时性问题，信号重构

算法采用精度较高的压缩采样匹配追踪（Ｃｏ
ＳａＭＰ）算法，通过不断更新迭代原子提高精度。
ＰＳＮＲ值计算公式为

ＰＳＮＲ＝１０×ｌｇ２
ｎ －１( )ＲＭＳＥ

（１１）

ＲＭＳＥ＝ １
ｍｎ∑

ｍ－１

ｉ＝０
∑
ｎ－１

ｊ＝０
Ｉ（ｉ，ｊ）－Ｇ（ｉ，ｊ） （１２）

式中：Ｉ为原图像；Ｇ为处理图像。
４．１　稀疏矩阵分析

以高斯随机矩阵作为观测矩阵，检验离散小

波变换和离散余弦变换在不同维度观测矩阵下的

重建效果。图２为离散小波变换和离散余弦变换
重建效果随观测矩阵维度变化曲线，ＰＳＮＲ值为
１０张样本图分别重构后的平均值。可以看出，当
观测矩阵维度较大时离散小波变换重建效果较

３９７
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高，但随着观测矩阵维度的降低，其重建性能迅速

降低，Ｍ＜５０时几乎无法重建信号；而对于离散
余弦变换，Ｍ对重建效果影响较小，即使降到 ７０，
ＰＳＮＲ值依然可以保持在８０ｄＢ以上。

由于取的信号稀疏度 Ｋ＝Ｍ／４，当 Ｍ减小时
信号稀疏度也随之减小。经过离散小波变换后的

信号难以保证足够的稀疏度，因此当观测矩阵维

度降低时会丢失大量的信息，造成重建信号的严

重失真；而离散余弦变换可以保证足够的压缩率，

能够在保证一定重建精度的条件下降低观测信号

的维度。

图 ２　离散小波变换和离散余弦变换重建效果

随观测矩阵维度的变化

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｓｃｒｅｔｅｗａｖｅｌｅｔ

ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｎｄｄｉｓｃｒｅｔｅｃｏｓｉｎｅｔｒａｎｓｆｏｒｍｗｉｔｈｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍａｔｒｉｘ

４．２　观测矩阵分析
为寻找适合地磁基准图的观测矩阵，以离散

余弦变换作为稀疏矩阵，分别以高斯随机矩阵、随

机伯努利矩阵、稀疏随机矩阵、循环矩阵、单位矩

阵作为观测矩阵检验重建效果，实验效果如图 ３
所示。

从图３可以看出，当观测矩阵维度较大时，循

图 ３　不同观测矩阵重建效果随观测矩阵维度的变化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｗｉｔｈｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆ

ｍａｔｒｉｘｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍａｔｒｉｃｅｓ

环矩阵、随机伯努利矩阵和高斯随机矩阵都具有较

好的信号重构效果；但随着维度的降低，高斯随机

矩阵、随机伯努利矩阵、稀疏随机矩阵、循环矩阵的

重构性能都迅速降低；在 Ｍ＜５５时，单位矩阵由于
性能基本不受观测矩阵维度影响逐渐体现出其明

显优势。因此在保证一定重构精度条件下使用单

位矩阵作为观测矩阵能够减小观测信号的维度。

为检验重建算法的稳定性，将采样率设为

３０％，对每种观测矩阵进行１００次重建，重建效果
如图４所示。

以 ＰＳＮＲ值的标准差（ＳＤ）作为判定重建算
法稳定性的标准，计算结果如表 １所示，在 ３０％
采样率下，利用单位矩阵作为观测矩阵，在重建精

度和稳定性都优于其他观测矩阵。

图 ４　不同观测矩阵重建稳定性

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍａｔｒｉｃｅｓ

表 １　不同观测矩阵重建 １００次 ＰＳＮＲ标准差

Ｔａｂｌｅ１　ＰＳＮＲｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆ１００ｔｉｍｅｓ

ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍａｔｒｉｃｅｓ
ｄＢ

观测矩阵 ＰＳＮＲ标准差

高斯随机矩阵 ４．９８４５

随机伯努利矩阵 ４．８４８８

稀疏随机矩阵 ５．３１１２

循环矩阵 ４．５１７０

单位矩阵 ０

４．３　与其他重建算法比较
为检验 ＣｏＳａＭＰ算法的效果，分别使用匹配

追踪（ＭＰ）算法、正交匹配追踪（ＯＭＰ）算法、分段
正交匹配追踪（ＳｔＯＭＰ）算法对 ３０％采样率下的
地磁基准图进行重建，以单位矩阵作为观测矩阵，

以 ＰＳＮＲ值作为评价标准，实验结果如表２所示。
４．４　压缩感知与插值法比较

为验证压缩感知在地磁基准图构建中的实际

效果，将离散余弦变换及单位矩阵构成的传感矩

阵和三次样条插值、Ｋｒｉｇｉｎｇ插值、ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插

４９７
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　第 ４期 马啸宇，等：基于压缩感知的高精度地磁基准图构建方法

值分别在 ２５％、１８．７５％、１２．５％、６．２５％采样率
下的基准图构建效果进行对比。

Ｋｒｉｇｉｎｇ插值所采用的变异函数模型为指数
模型，其具体形式为

γ（ｈ）＝Ｔ０＋Ｔ（１－ｅ
－ｈ／ａ
） （１３）

式中：Ｔ０为基台值；Ｔ为块金值；ｈ为到插值点的
距离；３ａ为变程。ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插值变异函数同样
采用指数模型，ＰＳＯ算法粒子总个数设置 ４０个，
迭代次数设置１００次。

具体采样方法为：设１２８×１２８的原始地磁基
准图为 Ｐ＝ｐｉｊ（ｉ，ｊ＝１，２，…，１２８），在 ２５％采样率
（Ｍ／Ｎ）时，压缩感知传感矩阵维度选择 ３２×１２８，
即 Ｍ＝３２在６．２５％采样率时，传感矩阵维度选择
８×１２８，插值所用基准图由随机下采样获得，即保
证所有方法采样数据量相同。以 ＰＳＮＲ值作为评
价指标，结果如表 ３所示。当采样率为 ２５％时，
压缩感知与插值法的 ＰＳＮＲ值基本相近，压缩感
知精度略高于插值法；当采样率降到 ６．２５％时，
压缩感知依然可以保持７０ｄＢ以上的ＰＳＮＲ值，明
显优于同采样率下的插值法。

图５为用压缩感知和 Ｋｒｉｇｉｎｇ插值重建后的基
准图效果，可以看出 Ｋｒｉｇｉｎｇ插值后失去了很多细节
信息，经过压缩感知后图像与原始图相似度更高。

为充分验证实验结果的有效性，利用文

献［５］中的绝对误差、均方根误差和标准差 ３种
性能指标进行分析。

绝对误差为

ＭＡＥ＝∑
ｎ

ｉ＝１
ξｉ ／ｎ （１４）

表 ２　不同重建算法结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
ｄＢ

重建算法 ＰＳＮＲ值

ＣｏＳａＭＰ ９１．４５

ＭＰ ８８．３３

ＯＭＰ ９０．１２

ＳｔＯＭＰ ９０．６６

表 ３　不同采样率下各方案构建基准图的 ＰＳＮＲ值

Ｔａｂｌｅ３　ＰＳＮＲｖａｌｕｅｓｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅｍａｐｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ

ｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｈｅｍｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｍｐｌｉｎｇｒａｔｅｓ

采样率／

％

ＰＳＮＲ／ｄＢ

压缩

感知

三次样条

插值

Ｋｒｉｇｉｎｇ
插值

ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ
插值

２５ ８８．２１３５ ８４．５３２７ ８６．４３３６ ８６．８９７１

１８．７５ ８３．４１２７ ７９．１００９ ８１．３１２１ ８１．６７４３

１２．５ ７８．３１５５ ７０．４４２２ ７２．４５６１ ７４．７９６３

６．２５ ７４．６７１４ ６０．５７７３ ６４．３３５２ ６６．９７１２

图 ５　Ｋｒｉｇｉｎｇ插值法和压缩感知重构效果对比

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＫｒｉｇｉｎｇｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄ

ｃｏｍｐｒｅｓｓｅｄｓｅｎｓｉｎｇｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔ

　　均方根误差为

ＲＭＳＥ＝ ∑
ｎ

ｉ＝１
ξｉ
２

槡
／ｎ （１５）

标准差为

ＳＤ＝ ∑
ｎ

ｉ＝１
（ξｉ－ＭＡＥ）槡

／ｎ （１６）

式中：ξｉ为真值与估计值之间的误差。
为验证各种方法构建效果随采样率变化情

况，本文选取了 ２５％、１８．７５％、１２．５％、６．２５％这
４种采样率进行实验，计算结果分别如表 ４～表 ７
所示。

从表４～表 ７可以看出，在各种采样率下利
用压缩感知理论重构地磁基准图性能都优于插值

法，且采样率越低优势越明显。

５９７
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表 ４　２５％采样率下各性能指标数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｄａｔａａｔ２５％ ｓａｍｐｌｉｎｇｒａｔｅ
ｎＴ

构建方法 绝对误差 均方根误差 标准差

压缩感知 ０．５９７８ ０．６１１９ ０．６７４３

三次样条插值 ２．４５３３ ３．２１２１ ３．２１５６

Ｋｒｉｇｉｎｇ插值 ２．２００２ ３．０１１７ ３．１１８９

ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插值 ２．０５２４ ２．３７６８ ２．５１４３

表 ５　１８．７５％采样率下各性能指标数据

Ｔａｂｌｅ５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｄａｔａａｔ１８．７５％

ｓａｍｐｌｉｎｇｒａｔｅ ｎＴ

构建方法 绝对误差 均方根误差 标准差

压缩感知 ３．１０３３ ３．４５６１ ３．４７８８

三次样条插值 ６．２４５５ ７．５３７１ ７．６１３３

Ｋｒｉｇｉｎｇ插值 ５．６４１３ ６．４７４５ ６．２５３１

ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插值 ５．０１７７ ５．７８７４ ５．８１２５

表 ６　１２．５％采样率下各性能指标数据

Ｔａｂｌｅ６　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｄａｔａａｔ１２．５％

ｓａｍｐｌｉｎｇｒａｔｅ ｎＴ

构建方法 绝对误差 均方根误差 标准差

压缩感知 ５．４１７７ ６．０１３３ ６．３１４５

三次样条插值 １８．７１３３ ２４．９１０３ ２５．３１７４

Ｋｒｉｇｉｎｇ插值 １１．９７７３ １５．６２４５ １５．６７１１

ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插值 １１．３１４４ １４．５１７８ １４．６４７７

表 ７　６．２５％采样率下各性能指标数据

Ｔａｂｌｅ７　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘｄａｔａａｔ６．２５％

ｓａｍｐｌｉｎｇｒａｔｅ ｎＴ

构建方法 绝对误差 均方根误差 标准差

压缩感知 １０．２５６３ １１．３３１３ １１．８８４７

三次样条插值 ３７．３３１８ ４１．６５４７ ４１．７７３４

Ｋｒｉｇｉｎｇ插值 ２６．８８９１ ３０．３６７１ ３１．２１５５

ＰＳＯＫｒｉｇｉｎｇ插值 ２５．４７３１ ２８．５７１７ ２９．０９７３

５　结　论

１）验证了压缩感知理论在地磁基准图构建
中的可行性以及稳定性。

２）确定了以离散余弦变换作为稀疏基、单位
矩阵作为观测矩阵，以 ＣｏＳａＭＰ算法作为重构算
法的基于压缩感知的高精度地磁基准图构建

方法。

３）仿真结果表明，在 ６．２５％采样率下通过
压缩感知理论重构的地磁基准图 ＰＳＮＲ值、平均
误差、均方根误差指标都明显优于插值方法。

４）根据压缩感知理论，要想完成对信号的压
缩感知，首先要进行压缩采样，通过一个随机矩阵

控制采样点选择是否采集信号。这就需要重新设

计一种地磁信息采集方案。

５）如何将压缩感知理论实际应用到地磁传
感器设计中并设计低成本、高重构精度同时利于

硬件实现的观测矩阵将是今后的研究方向。
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ｔｏ１１．３３ｎＴ．
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　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６７３０１７）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（２０１９Ｍ３６４３）
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３ＰＰＰ型柔性并联微定位平台的设计与分析
王保兴１，孟刚１，林苗１，李巍２，曹毅１，３，

（１．江南大学 机械工程学院，无锡 ２１４１２２；　２．苏州工业职业技术学院，苏州 ２１５１０４；

３．江苏省食品先进制造装备技术重点实验室，无锡 ２１４１２２）

　　摘　　　要：为解决现有空间平动柔性并联微定位平台（ＣＰＭＳ）结构布局不紧凑，且多轴
驱动时各运动副的寄生运动相互累加，导致平台耦合误差增大的问题。首先，设计了一种基于

柔性薄板的分布柔度式３ＰＰＰ型柔性并联微定位平台。其次，通过结构优化减小了平台的体
积，并消除了支链中移动副寄生运动的累加现象。然后，基于柔度矩阵法建立了平台的输入刚

度理论模型，并采用有限元仿真验证了理论模型的正确性；同时计算了平台的固有频率，并探

究了其与柔性薄板尺寸参数之间的关系。最后，将结构优化前后的平台通过有限元仿真进行

了对比分析。结果表明：结构优化后平台的体积减小了 ６７％，且平台在单轴和多轴驱动时均
具有更优的运动解耦特性和输入输出一致性。

关　键　词：柔性并联微定位平台 （ＣＰＭＳ）；柔度矩阵；耦合误差；固有频率；有限元仿真
中图分类号：Ｖ４１４．５；ＴＨ１２２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０７９８１０

　　柔性机构是利用材料的弹性变形传递运动、
力或能量的新型机构

［１３］
。由于机构中的运动副

为一体化的柔性结构故无需装配与润滑，同时避

免了摩擦、磨损、间隙、回程误差，减小了机构的体

积和重量并可实现高精度运动
［４］
，因此柔性机构

在微电子工程
［５］
、精微操作

［６８］
、生物医学工程

［９］

以及纳米技术
［１０］
等领域得到了广泛的应用。

在微定位领域，特别是对定位精度要求达到

微纳米级尺度，且对工作环境要求十分苛刻的超

精密定位场合，采用传统的刚性机构需要至少同

时考虑由运动副的装配间隙所造成的回程误差，

以及由润滑、磨损等造成的高额维护成本和短暂

使用寿命等问题，而采用柔性微定位平台则从结

构优势上避免了上述问题。空间平动柔性微定位

平台由于在精密定位
［１１］
、微纳加工

［１２］
、原子力显

微镜的三维扫描
［１３］
等领域的成功应用，其构型设

计方法与相关理论分析已成为一大研究热点。郝

广波等
［１４１５］

基于自由度与约束空间拓扑法，设计

了一种由柔性细长杆组成的 ３ＰＰＰＲ型空间平动
柔性并联微定位平台，并对平台的伴生转角与耦

合误差等进行了分析；Ｔａｎｇ等［１６］
设计了一种

３ＰＰＰ型空间平动柔性并联微定位平台，由于结构
中采用了大行程的柔性移动副，平台在 ３个移动
方向可实现毫米级的运动行程；Ａｗｔａｒ等［１７］

基于

约束设计法，提出了一种由柔性薄板组成的空间

平动柔性微定位平台，并通过仿真分析了平台的

刚度、耦合误差、丢失运动、伴生转角等；Ｌｉ和
Ｘｕ［１８］设计了一种 ３ＰＲＣ型空间平动柔性并联微
定位平台，并通过结构优化、尺寸优化减小了平台

的体积与耦合误差，同时对平台进行了运动学、静

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004017&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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力学、动力学分析；Ｇａｏ等［１９］
根据 Ｄｅｌｔａ机器人结

构，设计了一种 ３ＰＰＳ型空间平动柔性并联微定
位平台，并分析了输入力、负载、刚度和输出位移

之间的关系。

综上所述，具有大行程、高固有频率、低运动

耦合且结构紧凑优点的新型平台结构设计与分析

仍然是空间平动柔性微定位平台的研究重点。为

此，本文首先提出一种基于柔性薄板的分布柔度

式３ＰＰＰ型柔性并联微定位平台；其次通过结构
优化减小了平台的体积，并消除了支链中移动副

寄生运动的累加；然后基于柔度矩阵法，建立平台

的输入刚度模型，同时计算了平台的固有频率，并

探究其与柔性薄板尺寸参数之间的关系。最后采

用有限元仿真验证结构优化的有效性与理论模型

的正确性。

１　结构设计

目前柔性微定位平台在结构上有串联式
［２０］
、

并联式以及串并联混合式
［２１２２］

，在类型上有集中

柔度式
［１６］
和分布柔度式

［１７］
。相较于串联式与串

并联混合式，并联式结构的微定位平台驱动器可

固定安装，结构更为紧凑且具有良好的动态性能。

相较于集中柔度式，分布柔度式平台具有更少的

刚性连杆和更大的运动行程。基于上述本文提出

一种由柔性薄板组成的分布柔度式３ＰＰＰ型柔性
并联微定位平台。

１．１　３ＰＰＰ型柔性并联微定位平台的初始结构
３ＰＰＰ型柔性并联微定位平台的初始结构如

图１所示，包括基座、动平台和３个柔性支链。

图 １　３ＰＰＰ型柔性并联微定位平台的初始结构

Ｆｉｇ．１　Ｏｒｉｇｉｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａ３ＰＰＰｃｏｍｐｌｉａｎｔ

ｐａｒａｌｌｅｌｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅ

每个柔性支链结构相同，均是由柔性薄板组成的

平行四边形柔性移动副（Ｐ副）串联而成。３个柔
性支链正交布置，平台在结构上完全各向同性以

保证在３个移动方向上具有相同的静、动态性能。
基座的３个正交平面外侧可固定安装压电陶瓷或
音圈电机驱动器以分别控制平台在 ３个方向的
移动。

由于平行四边形柔性移动副在变形时会产生

轴向的寄生运动，故当平台单轴驱动时，移动副的

寄生运动会导致平台在另外２个方向上产生耦合
误差。当平台两轴驱动时，以 ｘ、ｙ轴方向输入驱
动力为例，如图２所示，支链３中串联的２个被动
副在驱动力 Ｆｘ、Ｆｙ作用下均产生沿 ｚ轴负方向的
寄生运动，分别为 ｅｚ１和 ｅｚ２，由于其方向相同，故
２个寄生运动相互累加，从而导致平台在 ｚ轴方
向上出现较大的耦合误差（ｅｚ１＋ｅｚ２）。而当平台
三轴同时驱动时，３个支链均会产生被动副寄生
运动的累加现象，从而使平台的输入、输出位移不

一致，即丢失运动。值得指出的是，这种由寄生运

动累加所导致的平台耦合误差与丢失运动增大现

象，在现有的多数空间平动柔性微定位平台中普

遍存在。

图 ２　支链 ３中被动副的变形示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ

ｐａｓｓｉｖｅｊｏｉｎｔｓｉｎｌｉｍｂ３

１．２　３ＰＰＰ型柔性并联微定位平台的结构优化
为减小平台的耦合误差，提高结构布局的紧

凑性，需对平台进行结构优化。基于反向串联方

法，通过改变被动副１寄生运动的方向，将两被动
副的寄生运动相互抵消（ｅｚ１－ｅｚ２），如图３所示。

根据上述原理，结构优化后的柔性支链和微

定位平台分别如图４、图５所示。优化后的柔性

图 ３　反向串联方法示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｖｅｒｓｉｏｎｓｅｒｉｅｓｍｅｔｈｏｄ
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图 ４　结构优化后的柔性支链

Ｆｉｇ．４　Ｏｎｅｃｏｍｐｌｉａｎｔｌｉｍｂａｆｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 ５　结构优化后的微定位平台

Ｆｉｇ．５　Ｍｉｃｒｏｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｓｔａｇｅａｆｔｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

支链中，被动副 １采用倒置结构并通过外框与驱
动副相连，外框末端设有约束横梁以限制非柔性

部件的变形，被动副２与被动副１交叠布置，既实
现了两柔性移动副的反向串联，又减小了支链的

长度，使得平台整体结构布局更为紧凑。

２　刚度分析

刚度属于平台的静态特性，是表征平台在静

力作用下运动学特性的关键，并且与机构的自由

度、固有频率等密切相关。

目前常用的分析方法有非线性模型法
［２３］
、伪

刚体模型法
［２４２５］

和柔度矩阵法
［２６］
。其中非线性

模型法具有更高的精度但包含大量的积分项，缺

乏直观性
［２７］
。伪刚体模型法将柔性梁单元简化

为单自由度的扭簧与刚性连杆的组合
［２８］
，无法充

分考虑空间受力条件下，梁单元的复合变形。因

此本文采用分析过程直观，在小变形条件下又具

有较高精度的柔度矩阵法，进行平台的输入刚度

分析。

２．１　梁单元的柔度矩阵
如图６所示，一端固定的等截面悬臂梁，在小

变形假设下，其末端中心点受力与变形之间的关

系为
［２６］

δｘ
δｙ
δｚ
θｘ
θｙ
θ




















ｚ

＝

ｃ１ ０ ０ ０ ｃ３ ０

０ ｃ２ ０ －ｃ４ ０ ０

０ ０ ｃ５ ０ ０ ０

０ －ｃ４ ０ ｃ６ ０ ０

ｃ３ ０ ０ ０ ｃ７ ０

０ ０ ０ ０ ０ ｃ




















８

Ｆｘ
Ｆｙ
Ｆｚ
Ｍｘ
Ｍｙ
Ｍ




















ｚ

（１）

式中：δｉ为沿 ｉ轴的位移；θｉ为绕 ｉ轴的转角；Ｆｉ
为沿 ｉ轴的力；Ｍｉ为绕 ｉ轴的力矩；６维矩阵为梁

单元在 Ｏ点处的柔度矩阵，其中 ｃ１＝４ｌ
３／（Ｅｔ３ｗ），

ｃ２＝４ｌ
３／（Ｅｔｗ３），ｃ３ ＝６ｌ

２／（Ｅｔ３ｗ），ｃ４ ＝６ｌ
２／

（Ｅｔｗ３），ｃ５ ＝ｌ／（Ｅｔｗ），ｃ６ ＝１２ｌ／（Ｅｔｗ
３
），ｃ７ ＝１２ｌ／

（Ｅｔ３ｗ），ｃ８＝ｌ／（Ｇｋ２ｔ
３ｗ），Ｅ为材料的弹性模量，Ｇ

为剪切模量，ｌ、ｔ、ｗ分别为梁的长度、厚度、宽度，
ｋ２为与梁宽厚比相关的系数。

当 ｗ＞１０ｔ时［２９］
，梁在载荷作用下呈现平面

应力状态，应当以平面模量 Ｅ′代替弹性模量 Ｅ，二
者之间的关系为

［３０］

Ｅ′＝ Ｅ
１－ν２

（２）

式中：ν为材料的泊松比。
为了得到平台整体的柔度矩阵，需要将结构

中所有柔性薄板的柔度矩阵变换到同一点，并根

据串、并联关系进行求和，柔度矩阵从坐标系 Ｏｉ
ｘｙｚ到 Ｏｊｘｙｚ的变换关系为

ＣＯｊ ＝Ｐ
Ｏｊ
Ｏｉ
ＲＯｊＯｉＣＯｉ（Ｒ

Ｏｊ
Ｏｉ
）
Ｔ
（ＰＯｊＯｉ）

Ｔ
（３）

式中：ＣＯｉ、ＣＯｊ分别为柔性单元在坐标系 Ｏｉｘｙｚ、

Ｏｊｘｙｚ原点处的柔度矩阵；Ｐ
Ｏｊ
Ｏｉ
、ＲＯｊＯｉ分别为从坐标

系 Ｏｉｘｙｚ到 Ｏｊｘｙｚ的平移、旋转变换矩阵
［１８］
。

图 ６　一端固定的等截面梁

Ｆｉｇ．６　Ａｃｏｎｓｔａｎｔｓｅｃｔｉｏｎｂｅａｍｗｉｔｈｏｎｅｅｎｄｆｉｘｅｄ

００８
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２．２　支链的柔度矩阵
如图７所示，以支链３为例，进行柔度矩阵建

模，并将柔性薄板 ａ～ｈ之外的部分视为刚性结
构。图中：Ｈ为支链的总长，ｓ为外框宽度，ｕ１、ｕ２
分别为柔性薄板ｃ和ｄ、ｅ和ｆ的间距。柔性薄板ｉ
在坐标系 Ｏｉｘｙｚ原点处的柔度矩阵为

ＣＯｉｉ ＝Ｐ
Ｏｉ
ｉＣｉ（Ｐ

Ｏｉ
ｉ）

Ｔ
（４）

式中：Ｃｉ为柔性薄板 ｉ在其末端中心点处的柔度

矩阵；ＰＯｉｉ 为从柔性薄板末端中心点到坐标系 Ｏｉ
ｘｙｚ坐标原点 Ｏｉ的平移变换矩阵。

由于在坐标系 Ｏ１ｘｙｚ下柔性薄板 ａ、ｂ和 ｃ、ｄ
关于坐标轴 Ｏ１ｚ对称，ａ、ｃ关于坐标轴 Ｏ１ｘ对称，
故在 Ｏ１点柔性薄板 ａ～ｄ的柔度矩阵为

ＣＯ１ａ ＝Ｐ
Ｏ１
ａＣａ（Ｐ

Ｏ１
ａ）

Ｔ
（５）

ＣＯ１ｂ ＝Ｒｚ（π）Ｃ
Ｏ１
ａ（Ｒｚ（π））

Ｔ
（６）

ＣＯ１ｃ ＝Ｒｘ（π）Ｃ
Ｏ１
ａ（Ｒｘ（π））

Ｔ
（７）

ＣＯ１ｄ ＝Ｒｚ（π）Ｃ
Ｏ１
ｃ（Ｒｚ（π））

Ｔ
（８）

式中：Ｒｉ为绕坐标轴 ｉ（ｉ＝ｘ、ｙ、ｚ）的旋转变换矩
阵。因为柔性薄板 ａ～ｄ并联构成支链 ３的驱动
副，所以驱动副在 Ｏ１的柔度矩阵为

ＣＯ１ａｃｔｕａｔｅ ＝（（Ｃ
Ｏ１
ａ）

－１＋（ＣＯ１ｂ）
－１＋

　　（ＣＯ１ｃ）
－１＋（ＣＯ１ｄ）

－１
）
－１

（９）
由于在坐标系 Ｏ２ｘｙｚ下柔性薄板 ｅ、ｆ关于坐

标轴 Ｏ２ｚ对称，故在 Ｏ２点柔性薄板 ｅ、ｆ的柔度矩
阵分别为

ＣＯ２ｅ ＝Ｐ
Ｏ２
ｅＣｅ（Ｐ

Ｏ２
ｅ）

Ｔ
（１０）

ＣＯ２ｆ ＝Ｒｚ（π）Ｃ
Ｏ２
ｅ（Ｒｚ（π））

Ｔ
（１１）

因为柔性薄板 ｅ、ｆ并联构成支链 ３的被动
副１，所以被动副１在 Ｏ２的柔度矩阵为

ＣＯ２ｐａｓｓｉｖｅ１ ＝（（Ｃ
Ｏ２
ｅ）

－１＋（ＣＯ２ｆ）
－１
）
－１

（１２）

图 ７　ｚ轴方向的柔性支链

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐｌｉａｎｔｌｉｍｂｉｎｚａｘｉｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

由于在坐标系 Ｏ３ｘｙｚ下柔性薄板 ｇ、ｈ关于
坐标轴 Ｏ３ｚ对称，故在 Ｏ３点柔性薄板 ｇ、ｈ的柔度
矩阵为

ＣＯ３ｇ ＝Ｐ
Ｏ３
ｇＣｇ（Ｐ

Ｏ３
ｇ）

Ｔ
（１３）

ＣＯ３ｈ ＝Ｒｚ（π）Ｃ
Ｏ３
ｇ（Ｒｚ（π））

Ｔ
（１４）

因为柔性薄板 ｇ、ｈ并联构成支链 ３的被动
副２，所以被动副２在 Ｏ３点的柔度矩阵为

ＣＯ３ｐａｓｓｉｖｅ２ ＝（（Ｃ
Ｏ３
ｇ）

－１＋（ＣＯ３ｈ）
－１
）
－１

（１５）
为了得到支链的柔度矩阵，需要将支链中所

有运动副的柔度矩阵变换到相同坐标系下的同一

点。在坐标系 Ｏｘｙｚ原点 Ｏ处，３个运动副的柔
度矩阵分别为

ＣＯａｃｔｕａｔｅ ＝Ｐ
Ｏ
Ｏ１
Ｒｙ
π( )２ ＣＯ１ａｃｔｕａｔｅ Ｒｙ π( )( )２

Ｔ

（ＰＯＯ１）
Ｔ
（１６）

ＣＯｐａｓｓｉｖｅ１＝Ｐ
Ｏ
Ｏ２
Ｒｘ（π）Ｃ

Ｏ２
ｐａｓｓｉｖｅ１（Ｒｘ（π））

Ｔ
（ＰＯＯ２）

Ｔ
（１７）

ＣＯｐａｓｓｉｖｅ２ ＝Ｐ
Ｏ
Ｏ３
Ｒｚ －

π( )２ ＣＯ３ｐａｓｓｉｖｅ２ Ｒｚ －π( )( )２

Ｔ

（ＰＯＯ３）
Ｔ

（１８）
因为在坐标系 Ｏｘｙｚ下 ３个运动副为串联关

系，所以支链３在 Ｏ点的柔度矩阵为
ＣＯｌｉｍｂ３ ＝Ｃ

Ｏ
ａｃｔｕａｔｅ＋Ｃ

Ｏ
ｐａｓｓｉｖｅ１＋Ｃ

Ｏ
ｐａｓｓｉｖｅ２ （１９）

由于平台的 ３个支链结构完全相同，所以支
链１、支链２在 Ｏ点的柔度矩阵分别为

ＣＯｌｉｍｂ１ ＝Ｒｙ
π( )２ Ｒｚ π( )２ ＣＯｌｉｍｂ３ Ｒｚ π( )( )２

Ｔ

Ｒｙ
π( )( )２

Ｔ

（２０）

ＣＯｌｉｍｂ２＝Ｒｘ －
π( )２ Ｒｚ π( )２ ＣＯｌｉｍｂ３·

　　 Ｒｚ
π( )( )２

Ｔ

Ｒｘ －
π( )( )２

Ｔ

（２１）

２．３　平台输入点的柔度矩阵
如图５所示，为了得到平台在输入点的柔度

矩阵，需要将所有柔性单元的柔度矩阵变换到输

入点 Ｏｚ，并根据串、并联关系进行求和。支链 １、
支链２在 Ｏ点为并联关系，将两支链并联后视为
一个整体，其柔度矩阵为

ＣＯｌｉｍｂ１ｌｉｍｂ２ ＝（（Ｃ
Ｏ
ｌｉｍｂ１）

－１＋（ＣＯｌｉｍｂ２）
－１
）
－１

（２２）
支链１、支链２所组成的整体、支链 ３的驱动

副、被动副１、被动副 ２在平台 ｚ轴方向输入点 Ｏｚ
处的柔度矩阵为

ＣＯｚｌｉｍｂ１ｌｉｍｂ２ ＝Ｐ
Ｏｚ
ＯＣ

Ｏ
ｌｉｍｂ１ｌｉｍｂ２（Ｐ

Ｏｚ
Ｏ）

Ｔ
（２３）

ＣＯｚａｃｔｕａｔｅ ＝Ｐ
Ｏｚ
ＯＣ

Ｏ
ａｃｔｕａｔｅ（Ｐ

Ｏｚ
Ｏ）

Ｔ
（２４）

ＣＯｚｐａｓｓｉｖｅ１ ＝Ｐ
Ｏｚ
ＯＣ

Ｏ
ｐａｓｓｉｖｅ１（Ｐ

Ｏｚ
Ｏ）

Ｔ
（２５）

ＣＯｚｐａｓｓｉｖｅ２ ＝Ｐ
Ｏｚ
ＯＣ

Ｏ
ｐａｓｓｉｖｅ２（Ｐ

Ｏｚ
Ｏ）

Ｔ
（２６）

因为支链１、支链２所组成的整体、支链 ３的
被动副１、被动副 ２关于点 Ｏｚ为串联关系，且与

１０８
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支链３的驱动副之间为并联关系，所以平台在输
入点的柔度矩阵为

Ｃｉｎｐｕｔ＝（（Ｃ
Ｏｚ
ｌｉｍｂ１ｌｉｍｂ２＋Ｃ

Ｏｚ
ｐａｓｓｉｖｅ１＋

　　ＣＯｚｐａｓｓｉｖｅ２）
－１＋（ＣＯｚａｃｔｕａｔｅ）

－１
）
－１

（２７）
由于平台结构具有各向同性，因此平台在

３个平移方向的输入刚度均为

ｋｉｎｐｕｔ＝
１

Ｃｉｎｐｕｔ［３，３］
（２８）

则平台在输入点处的力位移关系为
Ｆ＝ｋｉｎｐｕｔδ （２９）
式中：Ｆ为驱动力；δ为输入点的位移。
２．４　输入刚度的有限元仿真验证

为验证微定位平台输入刚度理论模型的正确

性，采用 ＡＢＡＱＵＳ对平台进行有限元仿真，选择
强度与弹性模量之比较高的 ＡＬ７０７５作为微定位
平台的材料。其弹性模量 Ｅ＝７１．７ＧＰａ，泊松比

ν＝０．３３，屈服强度为 ５０３ＭＰａ，密度为 ２８１０ｋｇ／
ｍ３。平台的具体尺寸参数如图７和表１所示。将
表１中的数据代入式（５）～式（２８），计算得到平
台的输入刚度为１４１．３７Ｎ／ｍｍ。

平台采用四面体单元进行网格划分，柔性薄

板处设置较小的网格划分参数（取１ｍｍ），其余部
分网格尺寸为４ｍｍ，以提高结果准确性和分析速
度。在驱动副末端与基座接触的面上，施加固定

约束，并在外框的底面施加沿ｚ轴方向０～５０Ｎ的
驱动力。平台的仿真结果如图８所示。

表 １　平台的尺寸参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｔａｇｅ

参数 数值／ｍｍ

ｔ ０．５
ｗ ２５
ｌ ４０
Ｈ ５９
ｕ１ ４５．５
ｕ２ ２８．５
ｓ ４４

图 ８　驱动力为 ５０Ｎ时平台的仿真结果

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｓｔａｇｅｗｉｔｈ５０Ｎａｃｔｕａｔｉｎｇｆｏｒｃｅ

　　将位于外框底面中心处的输入点设为仿真参考
点，在不同驱动力下，参考点沿 ｚ轴方向的位移仿真
值、理论计算值及二者的相对误差如表２、表３所示。

为更直观地表达参考点位移理论计算值和仿

真值之间的关系，根据表 ２、表 ３中的数据绘制曲
线，如图９所示。

由图９和表２、表３的仿真结果可知，随着行
程的增加，平台的刚度呈现较为明显的非线性现

象，主要原因是，具有对称结构的驱动副出现了应

力刚化效应
［３０］
。在参考点位移仿真值０～２６８μｍ

范围内，矩阵法的计算值和仿真值之间最大误差

约为５％。因此基于矩阵法的平台刚度分析在小
位移时具有较高的精度，而在大行程时则需

考虑应力刚化效应进行非线性分析，由于大行

表 ２　参考点位移的矩阵法计算值、仿真值及相对误差

Ｔａｂｌｅ２　Ｍａｔｒｉｘｍｅｔｈｏｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ，

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

ｐｏｉｎｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

驱动力／Ｎ
参考点位移／μｍ

理论计算值 仿真值
相对误差／％

１０ ７０．７４ ７３．１５ ３．４１
２０ １４１．４７ １４３．３６ １．３３
３０ ２１２．２１ ２０８．７８ １．６２
４０ ２８２．９４ ２６８．７３ ５．０２
５０ ３５３．６８ ３２３．３６ ８．５７

表 ３　参考点位移非线性法计算值、仿真值及相对误差

Ｔａｂｌｅ３　Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｅｔｈｏｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ，

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

ｐｏｉｎｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

驱动力／Ｎ
参考点位移／μｍ

理论计算值 仿真值
相对误差／％

１０ ７０．１ ７３．１５ ４．３５
２０ １３６．９ １４３．３６ ４．７２
３０ １９８．３ ２０８．７８ ５．２８
４０ ２５３．８ ２６８．７３ ５．８８
５０ ３０３．７ ３２３．３６ ６．４７

图 ９　驱动力与参考点位移之间的关系

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｃｔｕａｔｉｎｇｆｏｒｃｅａｎｄ

ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐｏｉｎｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

２０８
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程下平台的特性研究不是本文的重点，因此非线

性分析的具体过程可参阅文献［３１］，不再详述。

３　模态分析

模态是结构的固有振动特性，属于平台的动

态特性。对平台进行模态分析，不仅可以避免平

台在高频驱动时出现共振现象，而且可以探究结

构参数与平台固有频率之间的关系，以指导平台

的优化设计。为更加直观地描述平台的结构参数

与固有频率之间的关系，平台的前 ３阶固有频率
可简化为

［１４］

ｆ＝ ｋｉｎｐｕｔ槡 ／Ｍ／（２π） （３０）
式中：Ｍ为刚性部件在各轴方向的等效质量，由
图４、图８可知：
Ｍ ＝ｍ１＋３ｍ２＋４ｍ３＋ｍ４＋２ｍ５＋２ｍ６ （３１）
其中：ｍｉ为刚性部件 ｉ（ｉ＝１～６）的质量。

联立式（２８）、式（３０）和式（３１），并结合平台
的材料属性与具体尺寸参数计算得到平台的前 ３
阶固有频率为９７．９２Ｈｚ。

平台有限元仿真的 １～６阶模态振型及固有
频率分别如图１０、表４所示。

由图１０、表 ４可知，平台在 ３个移动自由度
方向的固有频率相同，并且与非自由度方向的固

有频率有明显的差别，说明平台具有良好的动

图 １０　平台的 １～６阶模态振型

Ｆｉｇ．１０　１－６ｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓｈａｐｅｓｏｆｓｔａｇｅ

态特性。平台前３阶固有频率仿真值为９４．４９Ｈｚ，
理论计算值为 ９７．９２Ｈｚ，二者相对误差为 ３．５０％，
验证了平台模态分析的正确性。

基于上述输入刚度与模态分析理论模型，可

以得到平台的固有频率与柔性薄板尺寸参数之间

的关系，如图１１所示。
表 ４　平台有限元分析的固有频率

Ｔａｂｌｅ４　Ｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｓｔａｇｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ

阶数 １阶 ２阶 ３阶 ４阶 ５阶 ６阶

频率／Ｈｚ ９４．４９ ９４．４９ ９４．４９ ６９４．１３ ７００ ７００．１３

图 １１　平台的固有频率与柔性薄板尺寸参数之间的关系

Ｆｉｇ．１１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｎａｔｕｒａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｓｔａｇｅａｎｄ

ｃｏｍｐｌｉａｎｔｓｈｅｅｔｓｉｚｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
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　　由图１１可知，增加柔性薄板厚度和宽度，减
少柔性薄板的长度均可提升平台的固有频率，其

中柔性薄板的厚度对平台固有频率影响最为显

著。通过探究结构参数对平台固有频率的影响，

为平台进行尺寸优化提供了重要依据。

４　仿真对比

运动耦合是柔性机构的固有属性
［１５］
，为了补

偿平台的耦合误差往往需要设计复杂的闭环控制

系统，因此通过结构优化降低平台的耦合误差有

助于简化平台的控制系统设计。

如图１２所示，为分析平台在不同输入条件下
的输出特性，对平台分别施加单轴、两轴和三轴的

驱动位移，并选取动平台中心为参考点，得到不

同输入条件下参考点的耦合位移与丢失运动。

并进一步验证结构优化的有效性，对初始结构

平台施加相同的驱动位移，同时使两平台在材

料选择、柔性薄板的尺寸参数和网格尺寸上均

保持相同。

如图１２（ａ）所示，对平台施加沿 ｘ轴方向０～
２６８μｍ的驱动位移，参考点的耦合位移与丢失运
动仿真结果如图１３、表５所示。

由图１３、表５可知，单轴驱动时，相较于初始
结构，结构优化后平台的耦合误差有小幅降低，同

时，丢失运动较低较为明显，这主要是因为优化后

的平台结构更为紧凑，减小了平台的伴生转动，从

而使平台具有更优的输入输出一致性。当驱动位

移为２６８μｍ时，优化后的平台在 ｙ、ｚ轴方向的耦
合位移以及 ｘ轴方向的丢失运动达到最大分别为
－１．０４、０．８５、０．２３μｍ，仅占驱动位移的 ０．３９％、
０．３２％、０．０８６％。

如图１２（ｂ）所示，沿 ｘ轴方向的驱动位移加
载完毕后，再施加沿 ｙ轴方向 ０～２６８μｍ的驱动
位移，参考点在 ｚ轴方向的耦合位移，如图 １４
所示。

由图１４可知，随着沿 ｙ轴方向驱动位移的增
加，初始结构平台在 ｚ轴方向的耦合位移逐步累
加至 －２．１５μｍ，而优化后的平台在 ｚ轴方向的耦
合位移则逐步减小至接近于 ０，这表明优化后的
平台消除了由柔性移动副的寄生运动累加所导致

的平台耦合误差增大现象。

为了进一步探究三轴同时驱动时，驱动位移

与平台丢失运动之间的关系（见图 １２（ｃ）），在
３个方向上对平台同时施加 ０～２６８μｍ的驱动位
移，由于平台具有各向同性，在３个方向上参考点

图 １２　不同输入条件下平台的仿真分析

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｔａｇｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｐｕｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

的丢失运动几乎相同，因此将参考点在 ３个方向
的丢失运动取平均值，并得到驱动位移与丢失运

动之间的关系，如图１５所示。
由图１５可知，随驱动位移的增加平台初始结

构的丢失运动非线性的增大并达到 ２．５４μｍ，优
化后的平台最大丢失运动仅为０．２４μｍ。

综合上述对比分析可知：

１）优化后的平台在单轴和多轴驱动时均具
有更优的运动解耦特性和输入输出一致性。

４０８
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图 １３　单轴驱动条件下的仿真结果

Ｆｉｇ．１３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅａｘｉｓａｃｔｕａｔｉｏｎ

表 ５　单轴驱动时参考点的耦合位移与丢失运动

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｕｐｌｉｎｇｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｌｏｓｔｍｏｔｉｏｎｏｆ

ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｐｏｉｎｔｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅａｘｉｓａｃｔｕａｔｉｏｎ μｍ

平台

结构

ｙ轴方向的
最大耦合位移

ｚ轴方向的
最大耦合位移

ｘ轴方向的
最大丢失运动

初始结构 －１．０８ －１．０９ ０．４５

优化后的结构 －１．０４ ０．８５ ０．２３

　　２）结构优化后的平台总体尺寸为 １４６×
１４６×１４６ｍｍ３，相较于初始结构尺寸 ２１０．５×
２１０．５×２１０．５ｍｍ３，体积减小了 ６７％，从而验证
了平台结构优化的有效性。

图 １４　两轴驱动时平台在 ｚ轴方向的耦合位移

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｕｐｌｉｎｇｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｓｔａｇｅｉｎｚａｘｉｓ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈｔｗｏａｘｉｓａｃｔｕａｔｉｏｎ

图 １５　三轴驱动时平台的丢失运动

Ｆｉｇ．１５　Ｌｏｓｔｍｏｔｉｏｎｏｆｓｔａｇｅｗｉｔｈｔｈｒｅｅａｘｉｓａｃｔｕａｔｉｏｎ

５　结　论

１）设计了一种分布柔度式 ３ＰＰＰ型柔性并
联微定位平台，并通过结构优化减小了平台的总

体尺寸，同时提高了平台的运动解耦性和输入输

出一致性。

２）基于柔度矩阵法建立了平台小位移下的
输入刚度理论模型，同时计算了平台的固有频率，

探究了固有频率与平台结构参数之间的关系，为

平台的尺寸优化提供了依据。

３）通过有限元仿真对平台的输入刚度、固有
频率、耦合误差与丢失运动进行了分析，验证了理

论模型的正确性和结构优化的有效性。

后续将搭建实验平台，对理论模型及平台的

相关性能做进一步的测试与验证。
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一种用于图像翘曲变换的高速缓冲存储器设计

康洁１，２，刘强１，２，

（１．天津大学 微电子学院，天津 ３０００７２；　２．天津市成像与感知微电子技术重点实验室，天津 ３０００７２）

　　摘　　　要：车载平视显示（ＨＵＤ）系统通过图像翘曲变换将原始平面图像信息显示在挡
风玻璃曲面上，原始图像数据的非线性访问会造成存储器访问效率下降。为此，设计了一种高

速缓冲存储器（Ｃａｃｈｅ），以最大程度保证像素数据访问的连续性，减少存储器访问次数并提高
带宽资源利用率。为优化 Ｃａｃｈｅ性能，提出存储空间分离管理技术和地址分级比较技术，提高
图像像素在 Ｃａｃｈｅ中的存储密度，并节省逻辑资源。此外，提出一种 Ｃａｃｈｅ容量动态调整的方
法，在保证命中率前提下减少 Ｃａｃｈｅ存储资源的使用、降低功耗。实验结果显示，存储空间分
离管理技术使存储资源节省２５％，地址分级比较技术使逻辑资源节省近 １０％，Ｃａｃｈｅ容量可
以减少７５％，且动态功耗减少６７．５７８％，静态功耗减少１４．０６０％。

关　键　词：图像翘曲变换；高速缓冲存储器；存储空间分离管理；地址分级比较；容量
动态调整

中图分类号：ＴＮ４０２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０８０８０６

　　图像翘曲变换是一种常见的图像处理方法，
其将几何变换关系应用于图像中的每个像素，使

原始平面图像经扭曲形变后变换为目的曲面图

像。图像翘曲变换应用广泛，如镜头失真校

正
［１２］
、立体视觉图像校正

［３４］
、生成全景图像的

翘曲拼接
［５］
等。本文主要研究用于车载平视显

示（ＨｅａｄＵｐＤｉｓｐｌａｙ，ＨＵＤ）系统的图像翘曲变
换，它是将仪表、路况等平面信息显示在汽车的前

挡风玻璃曲面上，减少驾驶员因低头查看信息而

造成的安全隐患问题。

在已有的实现图像翘曲变换的方案中，使用

图形处理器（ＧｒａｐｈｉｃＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＵｎｉｔ，ＧＰＵ）内置
的数千个内核并行处理数据

［６７］
时速度快、实时

性好，但数据传输过程复杂，开销大。行缓冲器及

其改进方案
［８１０］
不需使用外存储器时，对于高分

辨率的图像，片上压力过大；使用外存储器加行缓

冲器时，存储资源较为紧张。考虑到实现复杂程

度及高分辨率图像可拓展性，本文将原始图像像

素存储在双倍速率同步动态随机存储器（Ｄｏｕｂｌｅ
ＤａｔａＲａｔｅＳｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓＤｙｎａｍｉｃＲａｎｄｏｍ Ａｃｃｅｓｓ
Ｍｅｍｏｒｙ，ＤＤＲＳＤＲＡＭ）中。

在图像翘曲变换过程中，通过逐点计算已知

目的像素坐标获得原始像素坐标，读取原始像素，

但读取顺序是非线性的，即读取不是从左到右逐

点、从上到下逐行按顺序进行。由于 ＤＤＲ最高效
的访问方式是对连续地址的突发式（ｂｕｒｓｔ）读写，
非线性读取原始像素会极大增加访问次数、降低

访问效率。通常使用高速缓冲存储器（Ｃａｃｈｅ）解
决以上问题，通用图像 Ｃａｃｈｅ［１１］功能结构复杂，实
现难度大。专门用于图像翘曲变换的 Ｃａｃｈｅ［１２］效
果较好，但更适用于预先确定像素访问顺序而不

是逐点计算目的像素坐标，且 Ｃａｃｈｅ存储资源使
用量较大。

为实现 ＨＵＤ系统中的图像翘曲变换，并解决

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004018&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 康洁，等：一种用于图像翘曲变换的高速缓冲存储器设计

非线性读取原始像素造成的存储器访问效率下降

问题，本文设计实现了一种高效率 Ｃａｃｈｅ，研究创
新性体现在以下３个方面。①考虑到在小规模应
用场景下的灵活配置优势，将原始图像像素存储

在分布式随机存储器（ＲａｎｄｏｍＡｃｃｅｓｓＭｅｍｏｒｙ，
ＲＡＭ）中［１３］

。在 Ｃａｃｈｅ存储结构确定的情况下，
存储不同图像位深度的像素数据会造成存储资源

的浪费，本文提出存储空间分离管理技术来节省

存储资源。②Ｃａｃｈｅ地址命中判断过程中进行多
位地址比较时，逻辑资源使用量大，本文提出地址

分级比较技术来节省逻辑资源。③Ｃａｃｈｅ容量不
足会影响命中率，容量过大会增加面积和功

耗
［１４１５］

，本文提出一种 Ｃａｃｈｅ容量动态调整的方
法，在保证命中率的前提下减小 Ｃａｃｈｅ容量，降低
动态功耗及静态功耗。

１　图像翘曲变换模型分析

图像翘曲变换过程包括坐标映射和插值运算

２个步骤。贝塞尔曲面具有良好的自由特性，仅
通过改变控制点的位置及权重就可以改变曲面的

形状。ＨＵＤ系统采用贝塞尔曲面模拟汽车的前
挡风玻璃。原始图像与目的图像像素坐标映射关

系为

（ｕ，ｖ）＝Ｈ（ｘ，ｙ） （１）
式中：Ｐ（ｘ，ｙ）为原始图像像素点；Ｑ（ｕ，ｖ）为目的
图像像素点；Ｈ为两者之间映射关系。在实际应
用中，由已知的目的像素坐标求得原始像素坐标：

（ｘ，ｙ）＝Ｈ－１（ｕ，ｖ） （２）
（ｘ，ｙ）整数部分为像素坐标，小数部分为像

素权重。用于双线性插值的 ４个像素点坐标为
Ｐ１（?ｘ」，?ｙ」）、Ｐ２（?ｘ」，?ｙ」＋１）、Ｐ３（?ｘ」＋１，
?ｙ」）、Ｐ４（?ｘ」＋１，?ｙ」＋１）。“?」”表示对数据
向下取整。图像翘曲变换中像素坐标映射关系如

图１所示。
输入一个目的像素坐标，得到 ４个原始像素

坐标，插值运算模块依次读取位于原始图像两行

图 １　图像翘曲变换像素坐标映射关系

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｍａｐｐｉｎｇｏｆｐｉｘｅｌｓｉｎｉｍａｇｅｗａｒｐｉｎｇ

内的 ４个像素点。ＤＤＲ的实际访问效率与突发
式读、写数据的个数 Ｎ有关，每次从 ＤＤＲ中读取
一个像素数据时，实际访问效率变为突发式读取

访问效率与突发式读取数据个数 Ｎ的比值。此
外，不同的目的像素可能对应相同的原始像素，对

于同一原始像素的反复读取会增加 ＤＤＲ访问
次数。

２　存储空间分离管理技术

图像位深度代表色彩等级，即一个像素包含

的位数信息 Ｍ（单位：ｂｉｔ），常见的图像位深度有
１６、２０、２４、３２ｂｉｔ等。Ｃａｃｈｅ内的 Ｃａｃｈｅ块数为 Ｌ，
给每个 Ｃａｃｈｅ块编号 ０～（Ｌ－１）。Ｃａｃｈｅ块深度
为一次突发式读取的像素个数 Ｎ，宽度为图像位
深度 Ｍ，则每个 Ｃａｃｈｅ块存储 Ｎ个 Ｍｂｉｔ的原始
像素数据。

分布式 ＲＡＭ基于查找表（ＬｏｏｋＵｐＴａｂｌｅ，
ＬＵＴ）进行配置，在逻辑密集型应用及小规模应用
场景中具有灵活配置优势。而 ＲＡＭ块更适合于
大规模应用场景且存储配置较为固定，难以满足

Ｃａｃｈｅ块深度配置要求。因此本文采用分布式
ＲＡＭ存储原始像素数据，每个 Ｃａｃｈｅ块由 Ｍ个深
度为 Ｎ的分布式 ＲＡＭ块构成，结构如图２所示。

在图２所示的存储结构下，存储图像位深度
小于 Ｍ的图像时，每个 Ｃａｃｈｅ块内会有一部分存
储单元被浪费。针对常见的图像位深度，本文提

出存储空间分离管理技术：

１）Ｃａｃｈｅ块宽度设置为可存储图像的最大
位深度 Ｍ。

２）Ｃａｃｈｅ块深度设置为一次突发式读取的
像素个数 Ｎ。

３）当图像位深度小于 Ｍ／２时，一个 Ｃａｃｈｅ块
内存储两次突发式读取的像素。

４）当图像位深度处于 Ｍ／２～３Ｍ／４之间时，
将每个 Ｃａｃｈｅ块内的存储单元按照图像位深度分
为两组：被使用存储单元３Ｍ／４和空闲存储单元

图 ２　Ｃａｃｈｅ块存储结构

Ｆｉｇ．２　ＳｔｏｒａｇｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＣａｃｈｅｂｌｏｃｋ
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Ｍ／４。图２所示地址线直接连接每个分布式ＲＡＭ
块内部的 Ｎ个存储单元，地址不需要重新分配，
每个 Ｃａｃｈｅ块连接一个地址比较器对其余像素地
址进行比较。Ｃａｃｈｅ块内每个分布式 ＲＡＭ块上
带有一个使能信号，被使用存储单元连接原有的

地址比较器，空闲存储单元内分布式 ＲＡＭ块上
的使能信号置位后，每 ３个 Ｃａｃｈｅ块的空闲存储
单元额外连接一个地址比较器，等同于增加一个

Ｃａｃｈｅ块。实际上增加的是比较器以及 Ｃａｃｈｅ块
编号，数据存取方式不变。对于整个 Ｃａｃｈｅ，多连
接了?Ｌ／３」个比较器，等同于增加?Ｌ／３」个 Ｃａｃｈｅ
块。如图３所示。

５）当图像位深度处于 ３Ｍ／４～Ｍ之间时，像
素数据正常存储。

图 ３　存储空间分离管理技术示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｏｒａｇｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｍａｎａｇｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

３　地址分级比较技术

访问 Ｃａｃｈｅ内存储的数据需进行地址命中判
断，通常数据的低若干位地址会直接连到 Ｃａｃｈｅ
内部，用于确定被访问数据处于 Ｃａｃｈｅ中的具体
位置，其余地址用于命中比较。访问像素时比较

的像素地址位数越多，逻辑资源使用量越大。为

节省逻辑资源，对像素地址细化分级。

３．１　地址分级
图像分辨率为 Ａ（列数）×Ｂ（行数），则像素

地址位数为（「ｌｏｇ２Ａ?＋「ｌｏｇ２Ｂ?），“「?”表示对数
据向上取整，共将像素地址分为３级。

１）高位地址
像素地址的高「ｌｏｇ２Ｂ?位为高位地址，用于确

定被访问像素位于原始图像中的哪一行，高位地

址存储在行表中，每行带一个地址比较器对其进

行比较。

２）中位地址
除去高位地址和低位地址，剩余的（「ｌｏｇ２Ａ?－

「ｌｏｇ２Ｎ?）位为中位地址，用于确定被访问数据位

于哪一 Ｃａｃｈｅ块，每个 Ｃａｃｈｅ块带一个地址比较
器对其进行比较。

３）低位地址
像素地址的低「ｌｏｇ２Ｎ?位为低位地址，直接与

Ｃａｃｈｅ块内的分布式 ＲＡＭ块连接，用于确定被访
问像素处于 Ｃａｃｈｅ块内的具体位置。
３．２　地址命中比较过程

１）比较行表中的高位地址与图像翘曲变换
模块生成的高位地址，生成是否命中的信息。

２）将命中行信息转换为命中行编码，简化行
表到 Ｃａｃｈｅ块之间的命中信息传递关系。

３）比较命中行编码与 Ｃａｃｈｅ块原本所属行
编码，相等则选通相应 Ｃａｃｈｅ块上的中位地址比
较器。

４）比较 Ｃａｃｈｅ块对应的中位地址与图像翘
曲变换模块生成的中位地址，命中后选通相应的

Ｃａｃｈｅ块，根据图像翘曲变换模块生成的低位地
址读取像素数据。

５）任一级未命中都会生成未命中（ｍｉｓｓ）信
息，ＤＤＲ更新 Ｃａｃｈｅ内数据，并将更新信息传回
行表，及时更新行表内高位地址。

地址命中判断过程如图４所示。

图 ４　Ｃａｃｈｅ地址分级比较过程

Ｆｉｇ．４　Ｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆ

Ｃａｃｈｅａｄｄｒｅｓｓｅｓ

３．３　替换算法

为保证 Ｃａｃｈｅ命中率，需采用替换算法［１６１７］

更新 Ｃａｃｈｅ内数据。最近最少使用（ＬｅａｓｔＲｅ
ｃｅｎｔｌｙＵｓｅｄ，ＬＲＵ）替换算法根据数据的历史访问
记录进行数据替换，Ｃａｃｈｅ中每个 Ｃａｃｈｅ块带有
一个计数器记录最近被访问的情况，实现方案

如下。

对 Ｃａｃｈｅ块进行命中排队，每次命中的Ｃａｃｈｅ
块直接放到队头，命中 Ｃａｃｈｅ块之前的 Ｃａｃｈｅ块

０１８
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全部后移一个位置，Ｃａｃｈｅ块都未命中时替换队
尾的 Ｃａｃｈｅ块。实际设计中不能移动 Ｃａｃｈｅ块，
所以对 Ｃａｃｈｅ块的计数值进行加减操作来等同于
排队。Ｃａｃｈｅ块的编号为 ０～（Ｌ－１），初始计数
值与编号相同。对于当前 Ｃａｃｈｅ块，计数值变化
情况如下：

１）若当前 Ｃａｃｈｅ块之前有 Ｃａｃｈｅ块命中，则
其计数值保持不变，如图５（ａ）所示。

２）若当前 Ｃａｃｈｅ块命中，则其计数值取最大
值为 Ｌ－１，如图５（ｂ）所示。

３）若当前 Ｃａｃｈｅ块之后有 Ｃａｃｈｅ块命中，则
其计数值减１，如图５（ｃ）所示。

每次访问之后，同步调整每个 Ｃａｃｈｅ块的计
数值，有未命中情况时将队尾计数值为 ０的
Ｃａｃｈｅ块替换掉。通过比较当前 Ｃａｃｈｅ块与命中
Ｃａｃｈｅ块的计数值确定两者的前后位置关系。

图 ５　ＬＲＵ替换算法示意图

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＬＲＵｒｅｐｌａｃｅｍｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ

４　动态调整技术

４．１　Ｃａｃｈｅ容量
Ｃａｃｈｅ容量不足会导致部分像素点的误替换

现象，Ｃａｃｈｅ容量过大会增加面积和功耗。像素
访问过程中，对命中 Ｃａｃｈｅ块未改变之前的计数
值进行统计，记录最小命中计数值 Ｌｍｉｎ。每个
Ｃａｃｈｅ块带一个控制自身是否关断的使能信号，
将所有计数值小于 Ｌｍｉｎ的 Ｃａｃｈｅ块上的使能信号
置位，对时钟信号进行关断。具体做法为：将相应

Ｃａｃｈｅ块上的使能信号与ＸｉｌｉｎｘＶｉｒｔｅｘ７环境内部
ＢＵＦＧＣＥ上的使能端 ＣＥ进行连接，控制相应
Ｃａｃｈｅ块进行关断，进而动态调整使用 Ｃａｃｈｅ的
容量。

４．２　行表行数
一定时间内像素访问具有集中性，不会出现

相邻访问的像素跨多行的现象。在确定的图像尺

寸 Ａ（列数）×Ｂ（行数）下，存储高位地址的行表
行数与 Ｃａｃｈｅ块数 Ｌ及 Ｃａｃｈｅ块深度 Ｎ相对应，
最多为（?Ｌ×Ｎ／Ａ」＋２）行。命中情况下对行表
内高位地址差值进行统计，确定合理行数，以保证

命中率并减少资源使用。

５　结果与分析

本文设计的应用于图像翘曲变换的 Ｃａｃｈｅ及

其改进方案为在专用集成电路（ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＳｐｅ
ｃｉｆｉｃＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＣｉｒｃｕｉｔ，ＡＳＩＣ）环境中实现车载
ＨＵＤ系统的预研工作，当前研究内容均基于现场
可编程逻辑门阵列（ＦｉｅｌｄＰｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅＧａｔａＡｒ
ｒａｙ，ＦＰＧＡ）开发环境实现，并对像素访问过程进
行软件模拟。测试图像的分辨率为１９２０×１０８０，
Ｃａｃｈｅ可存储最大图像位深度为３２ｂｉｔ。未经改进
的 Ｃａｃｈｅ包含６４个 Ｃａｃｈｅ块，每块最多存储６４个
３２ｂｉｔ的像素数据，Ｃａｃｈｅ容量为 １２８Ｋｂｉｔ。此情
况下系统使用５１８２个可配置逻辑查找表（Ｃｏｎｆｉｇ
ｕｒａｂｌｅＬｏｇｉｃＢｌｏｃｋＬＵＴｓ，ＣＬＢＬＵＴｓ），３７４３个可配
置逻辑寄存器（ＣＬＢＲｅｇｉｓｔｅｒｓ）和 ２０４８个存储资
源（ＬＵＴＲＡＭ），Ｃａｃｈｅ的命中率为９８．７８６％。

５．１　Ｃａｃｈｅ的使用对实验结果的影响
不使用 Ｃａｃｈｅ时从 ＤＤＲ中读取像素数据。

使用 Ｃａｃｈｅ后，命中时从 Ｃａｃｈｅ中读取，未命中时
从 ＤＤＲ中读取。Ｃａｃｈｅ的命中率即为 ＤＤＲ访问
次数减少的比例，则使用 Ｃａｃｈｅ时 ＤＤＲ访问次数
减少了９８％以上，数据访问效率得到保证。

５．２　Ｃａｃｈｅ容量动态调整技术对实验结果的
影响

　　本实验测试加入 Ｃａｃｈｅ容量动态调整技术确

定可对部分 Ｃａｃｈｅ块进行关断后，Ｃａｃｈｅ块数为
６４、３２、１６，Ｃａｃｈｅ块宽度为 ３２ｂｉｔ，深度为 ６４时，
命中率及功耗对比情况，如表 １所示。Ｃａｃｈｅ块
数由６４块减少至１６块后，Ｃａｃｈｅ容量减少 ７５％，
命中率不会明显降低，且动态功耗减少６７．５７８％，
静态功耗减少１４．０６０％。
表 １　Ｃａｃｈｅ容量动态调整技术对实验结果的影响

Ｔａｂｌｅ１　ＥｆｆｅｃｔｏｆＣａｃｈｅｃａｐａｃｉｔｙｄｙｎａｍｉｃａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

Ｃａｃｈｅ块数 命中率／％ 动态功耗／Ｗ 静态功耗／Ｗ

６４ ９８．７８６ ２０．０７６ ３．２９３

３２ ９８．７３６ １１．６１０ ２．９８８

１６ ９８．７１６ ６．５０９ ２．８３０

变化量／％ －０．０７１ －６７．５７８ －１４．０６０

１１８
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５．３　存储空间分离管理技术对实验结果的影响
本实验测试 Ｃａｃｈｅ块数分别为 ６４、３２、１６，

Ｃａｃｈｅ块宽度为 ３２ｂｉｔ，深度为 ６４，存储图像位深
度为１６～２４ｂｉｔ的像素数据时，使用存储空间分
离管理技术前后资源变化情况，如表 ２所示。当
Ｃａｃｈｅ块数为 ３２和 １６时，逻辑资源（ＣＬＢＬＵＴｓ
和 ＣＬＢＲｅｇｉｓｔｅｒｓ）增减基本持平，Ｃａｃｈｅ块数为
６４时，逻辑资源增加较为严重。在不同 Ｃａｃｈｅ块
数下，存储资源（ＬＵＴＲＡＭ）可节省 ２５％，此技术
在节省存储资源方面更有优势。

表 ２　存储空间分离管理技术对资源使用情况的影响

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｔｏｒａｇｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｍａｎａｇｅｍｅｎｔ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎｒｅｓｏｕｒｃｅｕｓａｇｅ

资源 Ｃａｃｈｅ块数 改进前 改进后 变化量／％

ＣＬＢＬＵＴｓ
６４ ５１８２ ６５９４ ２７．２４８
３２ ２６２８ ２９５１ １２．２９１
１６ １２０９ １３８７ １４．７２３

ＬＵＴＲＡＭ
６４ ２０４８ １５３６ －２５．０００
３２ １０２４ ７６８ －２５．０００
１６ ５１２ ３８４ －２５．０００

ＣＬＢＲｅｇｉｓｔｅｒｓ
６４ ３７４３ ３２４２ －１３．３８５
３２ １８５５ １６０４ －１３．５３１
１６ ９２７ ８０７ －１２．９４５

５．４　地址分级比较技术对实验结果的影响
本实验测试 Ｃａｃｈｅ块数分别为 ６４、３２、１６，

Ｃａｃｈｅ块宽度为３２ｂｉｔ，深度为 ６４时，使用地址分
级比较技术前后资源变化情况，如表 ３所示。在
不同的 Ｃａｃｈｅ块数情况下，可有效节省近 １０％的
逻辑资源（ＣＬＢＬＵＴｓ和 ＣＬＢＲｅｇｉｓｔｅｒｓ）。

表 ３　地址分级比较技术对资源使用情况的影响

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｄｄｒｅｓｓｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎｒｅｓｏｕｒｃｅｕｓａｇｅ

资源 Ｃａｃｈｅ块数 改进前 改进后 变化量／％

ＣＬＢＬＵＴｓ
６４ ５１８２ ５２５２ 　１．３５１
３２ ２６２８ ２５５９ －２．６２６
１６ １２０９ １２１７ 　０．６６２

ＣＬＢＲｅｇｉｓｔｅｒｓ
６４ ３７４３ ３３７４ －９．８５８
３２ １８５５ １７１０ －７．８１７
１６ ９２７ ８４２ －９．１６９

６　结　论

在 ＨＵＤ系统中图像翘曲变换部分加入
Ｃａｃｈｅ可以有效解决像素数据访问连续性问题，
极大地降低 ＤＤＲ访问次数，节省图像访问时间。

１）通过 Ｃａｃｈｅ容量动态调整的手段，在保证
Ｃａｃｈｅ命中率的前提下，确定合理且尽可能小的
Ｃａｃｈｅ容量，降低功耗。

２）针对常见的图像位深度，存储空间分离管

理技术可有效节省 ２５％存储资源，Ｃａｃｈｅ块数较
少的情况下效果更好。

３）地址分级比较技术可有效节省近 １０％逻
辑资源。

本文提出的应用于图像翘曲变换的 Ｃａｃｈｅ及
其改进方案同样适用于图像旋转、缩放等图像处

理应用。
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ｏｆｉｍａｇｅｐｉｘｅｌｓａｎｄｓａｖｅｌｏｇｉｃａｌｒｅｓｏｕｒｃｅｓ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ａｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙａｄｊｕｓｔｉｎｇｔｈｅＣａｃｈｅｃａｐａｃｉｔｙ
ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｒｅｄｕｃｅｓｔｏｒａｇｅｒｅｓｏｕｒｃｅｕｓａｇｅａｎｄｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｗｈｉｌｅｅｎｓｕｒｉｎｇｔｈｅｈｉｔｒａｔｅ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｔｏｒａｇｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｍａｎａｇｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｓａｖｅｓｓｔｏｒａｇｅｒｅｓｏｕｒｃｅｓｂｙ２５％．Ｔｈｅ
ａｄｄｒｅｓｓｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｓａｖｅｓｌｏｇｉｃａｌｒｅｓｏｕｒｃｅｓｂｙｎｅａｒｌｙ１０％．ＴｈｅＣａｃｈｅｃａｐａｃｉｔｙｃａｎｂｅ
ｒｅｄｕｃｅｄｂｙｔｈｅｄｙｎａｍｉｃａｄｊｕｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂｙ７５％，ｄｙｎａｍｉｃｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ６７．５７８％，ａｎｄ
ｓｔａｔｉｃｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ１４．０６０％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｍａｇｅｗａｒｐｉｎｇ；Ｃａｃｈｅ；ｓｔｏｒａｇｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｍａｎａｇｅｍｅｎｔ；ａｄｄｒｅｓｓｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ；ｃａ
ｐａｃｉｔｙｄｙｎａｍｉｃａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１００９０９：３０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．１８００．００７．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７４０９９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｉａｎｇｌｉｕ＠ｔｊｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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同步式 ＧＰＳ欺骗干扰信号生成技术研究与设计
柳亚川，寇艳红

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：出于对“低、慢、小”无人机进行导航定位诱骗的实际需求，在实验室原有的
异步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源的基础上，研制了一种小型化的同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源。首
先，在异步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源射频信号模型的基础上，考虑到干扰源信号处理延时、欺骗
信号的传播延时、无人机上目标接收机所接收真实卫星信号状态以及无人机运动模型，建立了

对同步欺骗信号仿真时间和状态参数进行精确计算的数学模型。其次，通过本地授时型接收

机提供驯服后的基准时钟和秒脉冲（１ＰＰＳ）信号，实现欺骗干扰信号与真实卫星信号系统时的
同步，并通过高阶直接数字频率合成（ＤＤＳ）技术精确控制信号参数、保证欺骗信号到达目标接
收机接收天线相位中心时与真实信号的相位状态在成功诱骗所允许的误差范围之内。最后，

通过商用接收机和无人机进行了实验验证，在无人机上目标接收机正常跟踪真实卫星信号的

前提下，开启同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源发射欺骗信号，能够使目标接收机逐渐偏离正常定
位测速结果而产生受控的定位测速结果。结果验证了同步信号模型和所设计同步信号生成电

路的正确性，且表明同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源能够实现对商用接收机和无人机导航定位的
诱骗。

关　键　词：ＧＰＳ欺骗干扰源；同步生成式；时基同步；同步信号模型；无人机（ＵＡＶ）诱骗
中图分类号：Ｖ２４９；ＴＮ９７２＋．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０８１４０８

　　目前，无人机技术日趋成熟，应用迅速增多，
飞行频次和飞行范围急剧增加，在提供方便的同

时对于飞行安全提出了巨大的挑战
［１］
。民用无

人机价格低廉、购买途径众多、操作门槛低、对起

飞环境要求低，当前出现了大量黑飞无人机，一些

未经审核的黑飞事件造成了严重的恶性影响，因

此有必要对无人机实施监测，必要时进行强制管

控。从 ＧＰＳ欺骗干扰技术着手管制无人机，具有
较强的威胁性和隐蔽性，正逐渐成为当下无人机

管制研究领域的热点之一
［２］
。

ＧＰＳ欺骗式干扰可分为转发式欺骗干扰和生
成式欺骗干扰

［３５］
：前者通过对真实卫星信号的

延迟和转发达到欺骗目的，后者则通过自主生成

携带虚假导航信息的卫星导航信号实现欺骗。根

据所生成欺骗信号是否与真实卫星信号同步，又

可将生成式欺骗干扰分为异步生成式与同步生成

式欺骗干扰
［６８］
。异步生成式欺骗干扰技术相对

较为成熟，可由卫星导航射频信号模拟器实现，但

一般需要借助于压制式干扰阻断接收机对真实卫

星信号的跟踪，在确保干扰区域内接收机重新进

入搜索捕获状态后才可有效实施欺骗干扰；而同

步生成式欺骗干扰则可在接收机正常跟踪真实卫

星信号的状态下无需压制而引导接收机逐渐偏离

真实信号，控制目标接收机的定位测速，因而更难

以被目标接收机所察觉。由于同步生成式欺骗干

扰技术较为复杂，目前公开的相关文献中，大多只

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004019&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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是通过理论分析和软件仿真对欺骗干扰进行验

证
［９１１］
，缺乏真实场景下的设计验证以及实验

测试
［１２］
。

本文旨在研究同步式 ＧＰＳ欺骗干扰信号生
成技术，建立了同步 ＧＰＳ欺骗信号的数学模型，
给出了信号参数仿真、信号同步及诱骗方法；在此

基础上，基于数字信号处理（ＤｉｇｉｔａｌＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓ
ｉｎｇ，ＤＳＰ）芯片和现场可编程逻辑门阵列（Ｆｉｅｌｄ
ＰｒｏｇｒａｍｍａｂｌｅＧａｔｅＡｒｒａｙ，ＦＰＧＡ）架构研制了一种
小型化的同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源。最终通
过室内商用接收机测试和室外商用无人机测试，

在接收机和无人机锁定真实卫星信号以及不使用

高功率干扰压制的前提下，开启干扰源，发射欺骗

信号，成功诱使接收机和无人机逐渐偏离真实定

位测速结果而输出预设的定位测速结果，从而验

证了信号模型和诱骗方法的正确性以及所设计同

步式 ＧＰＳ欺骗干扰源设备的有效性。

１　同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰
１．１　ＧＰＳ欺骗干扰源总体设计

在实验室已有的异步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰
源基础上

［１３］
，本文所设计的便携式小型化同步生

成式 ＧＰＳ欺骗干扰源组成框图如图 １所示（１ＰＰＳ
为秒脉冲），主要由信号处理模块、参考接收模

块、上变频及射频调理模块、上位机主控模块组

成。信号处理模块采用 ＤＳＰ＋ＦＰＧＡ的架构，完
成欺骗信号仿真计算并生成中频欺骗信号；参考

接收模块以某款授时型接收机为基础，完成干扰

源系统时和真实卫星系统时的同步，并提供时基

信号、时间信息、位置信息和导航参数等给信号处

理模块；上变频及射频调理模块完成中频信号的

上变频和信号调理；上位机主控模块实现人机交

互以及与导航诱骗系统中其他组件（如目标侦测

系统）的数据交互和命令控制。

图 １　同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源组成框图

Ｆｉｇ．１　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｇｅｎｅｒａｔｏｒＧＰＳｓｐｏｏｆｅｒ

１．２　同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰信号的生成
１．２．１　欺骗信号模型

在 ＧＰＳ系统时 ｔ时刻欺骗干扰源所发射的射
频信号可表示为

［１３１４］

ｘＲＦ（ｔ）＝∑
Ｎ（ｔ）

ｊ＝１
２Ｐｊｓ（ｔ槡 ）Ｃｊ（ｔ－τｊ（ｔ））·

　　Ｄｊ（ｔ－τｊ（ｔ））ｃｏｓ（ｊ（ｔ））＋ｎ（ｔ） （１）
式中：ｔ为信号发射时刻的 ＧＰＳ系统时；Ｎ（ｔ）为对
应 ｔ时刻的目标接收机处可见卫星数；Ｐｊｓ（ｔ）为第

ｊ颗可见星信号功率；Ｃｊ（ｔ－τｊ（ｔ））为第 ｊ颗可见
星的伪随机码；τｊ（ｔ）为 ｔ时刻伪随机码传播延时；
Ｄｊ（ｔ－τｊ（ｔ））为第 ｊ颗可见星导航电文数据；ｊ（ｔ）
为第 ｊ颗可见星载波相位；ｎ（ｔ）为随机噪声。

１．２．２　初始同步阶段的信号参数计算
同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源能够生成当前

目标接收机所有可见星的同步欺骗信号，欺骗信

号到达目标接收机天线相位中心处的功率、码相

位、载波多普勒和载波相位与真实信号的对齐误

差要限制在一定的范围之内。同步生成式 ＧＰＳ
欺骗干扰源根据本地授时型接收机提供的信息和

时基信号计算并控制所仿真各历元时刻各颗卫星

欺骗信号的功率、码相位、载波多普勒和载波相位

参数，生成相应的射频欺骗信号通过发射天线向

目标空域发射出去。

１）功率
图２为功率估计示意图，其中ｒｓｊ为卫星发射

５１８



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 ２　功率计算示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｏｗｅｒｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

天线相位中心到欺骗干扰源接收天线相位中心的

距离，ｒｕｊ为卫星发射天线相位中心到目标接收机接
收天线相位中心的距离，ｒｓｕ为欺骗干扰源发射天线
相位中心到目标接收机接收天线相位中心的距离。

干扰源与目标接收机均使用全向接收天线。

通常 ｒｓｊ和 ｒｕｊ均远大于 ｒｓｕ，到达欺骗干扰源接
收天线相位中心和目标接收机接收天线相位中心

的卫星信号功率近似相等，因此由干扰源处卫星

信号功率估计目标接收机处卫星信号功率。

干扰源仿真的第 ｊ颗可见星信号功率计算公
式为

Ｐｊｓ（ｔ）＝Ｐ
ｊ
ｕ（ｔ）＋ΔＰ

ｊ
（ｔ）－ＧＴ（ｔ）＋

　　２０ｌｇ
４πｒｓｕ（ｔ）
λ

（２）

式中：Ｐｊｕ（ｔ）为 ｔ时刻真实卫星信号功率，可由本

地授时型接收机估计；ΔＰｊ（ｔ）为根据同步诱骗策
略需要添加的欺骗信号相对于真实卫星信号功率

的增量；ＧＴ（ｔ）为欺骗干扰源发射天线增益；λ为
信号波长。

２）码相位
ｔ时刻干扰源所仿真第 ｊ颗可见星的码相位

延迟可由下式进行估计：

τｊ（ｔ）＝１ｃ ｐ
ｊ
ｓｖ（ｔ

ｊ
Ｔ（ｔ））－ｐｕ（ｔ＋τｓｕ） ＋

　　τｊｉｏｎｏ（ｔ）＋τ
ｊ
ｔｒｏｐ（ｔ）＋τ

ｊ
ｒｅｌ（ｔ）＋Δτ

ｊ
（ｔ） （３）

τｊ（ｔ）＝ｔ＋τｓｕ－ｔ
ｊ
Ｔ（ｔ） （４）

式中：ｃ为光速；ｔｊＴ（ｔ）为所仿真的第 ｊ颗可见星信

号从卫星发射的时刻（ＧＰＳ系统时）；ｐｊｓｖ（ｔ
ｊ
Ｔ（ｔ））

为卫星信号发射时刻的卫星位置；τｓｕ＝ｒｓｕ／ｃ为从
欺骗干扰源发射天线相位中心到目标接收机接收

天线相位中心的信号传播时间；ｐｕ（ｔ＋τｓｕ）为 ＧＰＳ
系统时 ｔ＋τｓｕ时刻（目标接收欺骗信号时刻）的目

标无人机天线相位中心位置；τｊｉｏｎｏ（ｔ）为电离层延

迟；τｊｔｒｏｐ（ｔ）为对流层延迟；τ
ｊ
ｒｅｌ为相对论效应引起

的延迟；Δτｊ（ｔ）为根据同步诱骗策略需要添加的

欺骗信号相对真实卫星信号码相位的增量。

式（３）与式（４）的右端有两对参数的计算存
在相互依赖关系，需要通过二分法迭代求解

［１４］
。

在实现时基同步后可精确读取干扰源信号发射时

刻 ｔ，τｓｕ可以由已事先测定的干扰源发射天线相
位中心位置 ｐｓ（ｔ）与 ｔ＋τｓｕ时刻的接收天线相位
中心位置 ｐｕ（ｔ＋τｓｕ）计算，即 τｓｕ ＝（ｐｓ（ｔ）－
ｐｕ（ｔ＋τｓｕ））／ｃ，其中 τｓｕ与 ｐｕ（ｔ＋τｓｕ）的计算可以
采用二分法迭代得到，迭代误差控制在伪距控制

误差之内；之后，将 τｓｕ代入式（４），再将式（４）代

入式（３）消去 τｊ（ｔ），用二分法迭代计算得出卫星
信号发射时刻 ｔｊＴ（ｔ）和卫星信号发射时刻卫星的

位置 ｐｊｓｖ（ｔ
ｊ
Ｔ（ｔ））；τ

ｊ
ｉｏｎｏ（ｔ）计算模型为 Ｋｌｏｂｕｃｈａｒ模

型；τｊｔｒｏｐ（ｔ）计算模型为改进的 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ模型；τ
ｊ
ｒｅｌ

的计算式为

τｊｒｅｌ 槡＝Ｆｅ Ａｓｉｎ（Ｅｋ（ｔ）） （５）

式中：Ｆ＝－４．４４２８０７６３３×１０－１０ｓ／ｍ；ｅ为卫星轨
道偏心率；Ａ为卫星轨道的半长轴；Ｅｋ（ｔ）为卫星

轨道的偏近点角
［１５］
。

在初始同步与功率增强阶段，以及动态调整

阶段，码相位增量 Δτｊ（ｔ）的取值不同，具体分析
见１．２．３节。

区别于普通模拟器，如图３所示，同步生成式
ＧＰＳ欺骗干扰源需要精确控制到达目标的信号状
态，相应地需要精确控制欺骗信号发射时刻（ＧＰＳ
系统时）。由干扰源本地授时型接收机可以获得

其接收天线接收真实卫星信号的时刻，而该时刻

到干扰源发射天线发射欺骗信号时刻的延时 ｔｄ
（称为诱骗系统信号处理延时）则可事先标定，然

后在信号产生过程中予以补偿。

３）载波多普勒
同步生成式 ＧＰＳ欺骗干扰源需要控制产生

的第 ｊ颗卫星欺骗信号的载波多普勒为
ｆｊｄ，ｓ（ｔ）＝ｆ

ｊ
ｄ，ｕ（ｔ）－ｆｄ，ｓｕ（ｔ）＋Δｆ

ｊ
ｄ（ｔ） （６）

Δｆｊｄ（ｔ）＝ｆ
ｊ
ｄ，ｕ′（ｔ）－ｆ

ｊ
ｄ，ｕ（ｔ） （７）

图 ３　码相位计算示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｄｅｐｈａｓｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ
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式中：ｆｊｄ，ｕ（ｔ）为目标接收机真实位置与该颗卫星
之间的多普勒频移；ｆｄ，ｓｕ（ｔ）为干扰源与目标接收

机真实位置之间多普勒频移；Δｆｊｄ（ｔ）为根据同步
诱骗策略需要叠加的欺骗信号相对于真实卫星信

号载波多普勒频移增量；ｆｊｄ，ｕ′（ｔ）为根据同步诱骗
策略计算的目标接收机欺骗位置与该颗卫星之间

的多普勒频移。可根据卫星位置、目标接收机真

实位置和目标接收机欺骗位置计算距离变化率从

而计算 ｆｊｄ，ｕ（ｔ）、ｆｄ，ｓｕ（ｔ）和 ｆ
ｊ
ｄ，ｕ′（ｔ），或者由卫星速

度、目标接收机真实速度和目标接收机欺骗速度

计算 ｆｊｄ，ｕ（ｔ）、ｆｄ，ｓｕ（ｔ）和 ｆ
ｊ
ｄ，ｕ′（ｔ），本文设计中采用

第１种方法。
１．２．３　信号同步及诱骗方法

１）时基同步
欺骗信号与真实卫星信号同步精度取决于干

扰源的欺骗信号参数计算和控制精度以及干扰源

控制信号发送时刻的精度。时基同步是为了保证

欺骗干扰源与真实卫星系统时保持时间上的同

步，并能够标定和校准从接收卫星信号到发送欺

骗信号的时延 ｔｄ。
为了实现时基同步的功能，本文方案采用一

个本地授时型接收机，能够提供精度满足要求的

驯服后的基准时钟和 １ＰＰＳ信号。干扰源通过本
地授时型接收机读取当前 ＧＰＳ时，并利用 １ＰＰＳ
信号和１０ＭＨｚ时钟作为 ＦＰＧＡ数字信号合成和
射频模块信号输出的时基和时钟源，实现干扰源

本地时钟和真实卫星系统时的同步；同时依据

１．２．１节的欺骗信号模型和信号参数估计方法，
计算导航观测量和电文参数，并通过高阶直接数

字频率合成（ＤｉｒｅｃｔＤｉｇｉｔａｌＳｙｎｔｈｅｓｉｓ，ＤＤＳ）技术精
确控制信号状态，高阶 ＤＤＳ使用 ＦＰＧＡ片内资
源，进行多级调整，精确地模拟由卫星和接收机相

对运动引起的多普勒变化，保证欺骗信号到达目

标接收机接收天线相位中心时与真实信号的相位

状态在成功诱骗所允许的误差范围之内。

２）目标接收机跟踪环路的俘获
为了避免欺骗信号被目标接收机识别，可将

欺骗干扰源俘获目标接收机跟踪环路的过程分为

以下 ２个阶段［１６］
：①初始同步与功率增强阶段，

②动态调整阶段。如图 ４所示，在初始同步与功
率增强阶段，初始的欺骗信号功率应低于真实卫

星信号功率，此时 ΔＰｊ（ｔ）＜０，信号相位误差与多
普勒误差状态应保持在一定范围内，欺骗位置和

接收机真实位置 ｐｕ（ｔ＋τｓｕ）一致，此时码相位增

量 Δτｊ（ｔ）和 Δｆｊｄ（ｔ）为 ０；随后逐步通过增加欺骗

信号的功率，即逐渐增大ΔＰｊ（ｔ），最终使欺骗信

图 ４　欺骗信号俘获跟踪环路示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｃｋｉｎｇｌｏｏｐ

ｃａｐｔｕｒｅｄｂｙｓｐｏｏｆｉｎｇｓｉｇｎａｌ

号功率高于真实卫星信号功率
［１６］
，使欺骗信号获

得目标接收机跟踪环路的主导权。为了确保欺骗

信号功率升高过程中不易引起目标接收机警觉，

并且能稳定控制目标接收机跟踪环路，应保证功

率升高过程平稳且缓慢，以一定的增速持续足够

长的时间直至功率最终达到某一合适值。

在俘获目标接收机跟踪环路主导权之后，进

入动态调整阶段，通过对欺骗信号所仿真目标接

收机动态进行调整，此时欺骗位置不再为 ｐｕ（ｔ＋
τｓｕ），而是根据设定的欺骗轨迹，改变干扰源欺骗
信号仿真的欺骗位置，根据 １．２．２节的推导公式
计算码相位和载波多普勒，调整码相位增量

Δτｊ（ｔ）和载波多普勒增量 Δｆｊｄ（ｔ），牵引目标接收
机跟踪环路逐步脱离真实卫星信号，完成整个诱

骗过程。

鉴于目前大多数 ＧＰＳ接收机所采用的 ３阶
或３阶以下载波跟踪锁相环路（ＰＬＬ），以及恒定
速度的突变会引起欺骗信号多普勒突变，易被接

收机检测识别
［１５］
，因此本设计欺骗信号采用初始

速度为０的匀加速动态调整策略，并在速度达到
最大值后，保持不变，即

ｖ（ｔ）＝
ａｔ　　 ａｔ≤ ｖｍａｘ

ｖｍａｘ ａｔ＞ｖ{
ｍａｘ

（８）

式中：ｖｍａｘ为最大速度；ａ为加速度，其大小受限于
接收机 ＰＬＬ噪声带宽以及 ＰＬＬ更新周期。

欺骗信号动态调整过程，若加速度和最大速

度增大，则需增大欺骗信号的功率保证成功欺骗

目标接收机
［１６］
，因此欺骗信号加速度和最大速度

不应设置过大。

２　实验分析

为了验证上述模型的正确性及方法和设计的

可行性，本文首先在室内利用商用接收机进行了

静态诱骗实验，然后在室外利用商用无人机分别

进行了静态和动态诱骗实验。其中室外无人机动

态诱骗实验参数具体设置见２．２节无人机动态诱

７１８
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骗测试部分；而室内商用接收机及室外无人机静

态诱骗实验参数设置如下：

１）初始同步与功率增强阶段
欺骗信号初始仿真位置为目标接收机真实位

置 ｐｕ（ｔ＋τｓｕ），仿真的接收机动态速度为 ０，加速
度为０；初始欺骗信号功率低于真实卫星信号功
率，功率增加速率为２ｄＢ／ｓ，持续时间为８ｓ。

２）动态调整阶段
欺骗信号功率保持初始同步阶段最大功率，

改变欺骗信号所仿真的目标无人机的动态，在地

心固地坐标系（ＥＣＥＦ）直角坐标系下 ｘ方向初始
速度为 ０，加速度为 ０．２ｍ／ｓ２，最大速 度 为
３．８ｍ／ｓ，ｙ方向和 ｚ方向速度恒为０。
２．１　室内商用接收机诱骗测试

１）码相位同步精度测试
使用 ２个商用接收机（ＴｒｉｍｂｌｅＭｉｎｉＴＴＭＧＧ

和 ＮｏｖＡｔｅｌＯＥＭ６１５）分别接收真实卫星信号和干
扰源欺骗信号，输出秒脉冲，使用 ＴＤＳ３０５２Ｂ示波
器测试２个秒脉冲的对齐精度，接收干扰源欺骗
信号接收机输出的秒脉冲与接收真实卫星信号接

收机输出的秒脉冲对齐误差的测试结果截图如

图５所示，测试阶段为初始同步与功率增强阶段。
多次测试结果表明２个接收机输出的秒脉冲

对齐误差小于１００ｎｓ，即０．１个码片；这保证了干
扰源产生的欺骗信号与真实卫星信号到达目标接

收机时的时间同步
［２，１０，１７］

。

２）载噪比测试
在一定的热噪声背景下，卫星信号绝对功率

的变化直接体现在射频信号载噪比的变化上
［１８］
，

本文通过测试接收机接收信号载噪比变化验证欺

骗信号功率变化对接收机跟踪环路的影响，测试

阶段为初始同步与功率增强阶段。

采用北京卫信杰科技发展有限公司的 Ｗ２２０
接收机作为室内测试的目标接收机，其射频输入

端同时连接干扰源射频输出与实验室屋顶天线；

起初只接收真实卫星信号，待接收机稳定输出

图 ５　秒脉冲误差测试结果

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ１ＰＰＳｅｒｒｏｒ

真实坐标（３９．９７８６３５°Ｎ，１１６．３４４２２４°Ｅ，７０ｍＨ）
后，在不对此接收机进行压制干扰的前提下，开启

干扰源，首先输出低功率的同步欺骗信号，可观察

到接收机定位不受影响，定位没有中断；然后在

第５ｓ开始逐步增加干扰信号功率，每秒增加
２ｄＢ，持续８ｓ，随后保持功率不变。读取接收机所
记录的每秒一次的可见星 ＰＲＮ８、ＰＲＮ２１、ＰＲＮ２６
载噪比如图６所示。

以 ＰＲＮ８载噪比为例，由图 ６可见，在第 １～
４ｓ干扰源发射低功率欺骗信号，接收机所跟踪真
实卫星信号的载噪比均不超过 ４３ｄＢ·Ｈｚ；第 ５～
６ｓ欺骗信号功率增加但仍低于真实卫星信号功
率，接收机跟踪环路保持锁定真实卫星信号，所估

计载噪比没有明显变化；第７～１２ｓ欺骗信号功率
高于真实卫星信号功率，接收机跟踪环路锁定欺

骗信号，因此接收机所估计载噪比随欺骗信号功

率提高而提高。值得注意的是，实验中发现欺骗

信号高功率入侵诱骗成功的概率更高，而低功率

入侵有时会引起定位中断，其原因是干扰源所发

射欺骗信号很难做到与真实卫星信号载波相位完

全同步，在相差较大甚至反相的情况下容易引起

信号短暂失锁。

３）接收机定位测速诱骗测试
初始设置及信号功率变化与载噪比测试设置

一致，随后从第３０ｓ开始逐步增加干扰源所仿真
目标在 ＥＣＥＦ直角坐标系下 ｘ方向上的速度，初
始速度为０，加速度为０．２ｍ／ｓ２，持续时间为 １９ｓ，
ｙ方向和 ｚ方向速度保持为 ０，实验结果如图 ７所
示。由图中可知，接收机定位测速结果与预设轨

迹速度相吻合，接收机被成功诱骗到干扰源所预

设的定位测速结果。

图 ６　载噪比测试结果

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃａｒｒｉｅｒｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ

２．２　室外无人机诱骗测试
１）无人机静态诱骗测试
实验场地为北京航空航天大学，使用的无人

机为大疆创新科技有限公司的 ＰＨＡＮＴＯＭ４ＰＲＯ
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图 ７　接收机定位测速结果与预设轨迹速度的比较

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｃｅｉｖｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｐｒｅｓｅｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙ

无人机。首先使无人机接收真实卫星信号，在定

位之后且不对无人机进行压制的前提下，打开干

扰源发射欺骗信号，诱骗方法同室内测试相同。

采用 ＤＪＩＡｓｓｉｓｔａｎｔ２调参软件来观测无人机传感
器给出的飞行轨迹，软件所显示的无人机定位位

置偏离起始点的距离随运行时间的变化如图８所
示。可见无人机定位一直没有中断，在开启干扰

源后逐步锁定到欺骗信号，从图 ８中的第 ７２ｓ开
始其输出的定位位置发生移动。由于无法从 ＤＪＩ
Ａｓｓｉｓｔａｎｔ２软件导出无人机定位轨迹的记录数
据，本文同时使用了 Ｗ２２０接收机与无人机一起
进行诱骗实验。图 ９（ａ）对比了 Ｗ２２０接收机定
位轨迹和干扰源预设欺骗轨迹；图９（ｂ）对比了无
人机偏离起始点距离（由图 ８读数绘制而成）以
及 Ｗ２２０接收机定位结果偏离起始点的距离。

由图８和图９可见，Ｗ２２０接收机输出的定位
测速结果与预设的欺骗轨迹相符合；无人机配套

软件所输出偏离起始点的距离与接收机定位结果

图 ８　ＤＪＩＡｓｓｉｓｔａｎｔ２所显示无人机偏离起始点的距离

Ｆｉｇ．８　ＤｉｓｔａｎｃｅｏｆＵＡＶｄｅｖｉａｔｅｄｆｒｏｍｏｒｉｇｉｎ

ｄｉｓｐｌａｙｅｄｂｙＤＪＩＡｓｓｉｓｔａｎｔ２

偏离起始点距离相符合，可说明在开启干扰源后，

无人机定位未中断，由锁定真实卫星信号转而锁

定欺骗信号，并且输出干扰源预设的欺骗轨迹，无

人机欺骗成功。

２）无人机动态诱骗测试
无人机动态诱骗实验设备及环境如图 １０所

示，实验场地为北京市沙河非禁飞区，通过无人机

定位，显示当地真实坐标为 （４０．１７６６９８°Ｎ，
１１６．２６９９２６°Ｅ）。

图１１（ａ）为无人机动态诱骗实验的场景设计
（ＶＵＡＶ为无人机初始速度，Ｖｓ 为欺骗速度），
图１１（ｂ）～（ｄ）给出了实验过程中无人机通过关
键轨迹点的视频截图。

首先通过无人机遥控软件 ＤＪＩＧＯ４预设无
人机匀速由 Ａ点（４０．１７６６９８°Ｎ，１１６．２６９９２６°Ｅ）
飞往 Ｂ点（４０．１７６５８２°Ｎ，１１６．２６９９５２°Ｅ），飞行
速度为０．３ｍ／ｓ。在不对无人机进行压制干扰的
前提下，开启干扰源，首先输出低功率的同步欺骗

信号，可观察到无人机由预设的起始位置即

图１１（ｂ）中的 Ａ点向预设的 Ｂ点方向正常飞行
（若欺骗信号引起无人机接收机失锁，则无人机

会悬停），在飞行时刻第 ５ｓ开始逐步增加欺骗信
号功率，每秒增加２ｄＢ，持续８ｓ，随后保持功率不
变 ，第１２ｓ无人机飞行至Ｃ点（４０．１７６６５３°Ｎ，

图 ９　轨迹和偏离起始点的距离

Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄｄｉｓｔａｎｃｅｄｅｖｉａｔｅｄｆｒｏｍｏｒｉｇｉｎ

图 １０　无人机外场实验设备及环境

Ｆｉｇ．１０　ＵＡＶｆｉｅｌｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

ａｎｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

９１８
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图 １１　无人机动态诱骗实验场景

Ｆｉｇ．１１　ＤｙｎａｍｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｃｅｎａｒｉｏｏｆＵＡＶｓｐｏｏｆｉｎｇ

１１６．２６９９３０°Ｅ），如图 １１（ｃ）所示；随即逐步增大
干扰源所仿真目标在东北天坐标系下的东向速度

Ｖｅ，初始速度为０，加速度为０．２ｍ／ｓ
２
，持续时间为

５ｓ，北向和天向速度为０；可观测到无人机飞向 Ｄ
点（４０．１７６７０７°Ｎ，１１６．２６９９６７°Ｅ），偏离预设飞行
路径，如图１１（ｄ）所示，说明欺骗信号获得了跟踪
环路主导权，无人机诱骗成功。因为无法从 ＤＪＩ
Ａｓｓｉｓｔａｎｔ２软件导出无人机定位信息，所以无法
对无人机飞行轨迹进行进一步的数据分析。

值得注意的是，无人机导航飞控系统融合了

卫星导航、惯性导航、视觉导航、气压计等多源传

感器信息，无人机卫星导航接收机受到干扰源欺

骗信号影响后，无人机仍然可以获取其余传感器

信息，因此若要进一步控制无人机飞行轨迹，还需

结合无人机导航飞控系统控制策略，这将是下一

步研究工作的难点所在。

３　结　论

１）设计实现了一种小型化的同步生成式
ＧＰＳ欺骗干扰源，建立了同步式 ＧＰＳ欺骗干扰信
号模型，给出了信号仿真参数的计算方法，采用时

基同步的方法补偿了干扰源的处理时延，通过商

用接收机验证了 ＧＰＳ欺骗干扰信号模型及同步
设计的正确性。

２）给出了干扰信号俘获目标接收机跟踪环
路过程中欺骗信号参数的调整方法，并通过商用

接收机和无人机进行了静态和动态实验验证，结

果表明该方法能够使干扰源在不需要压制干扰阻

断目标接收机跟踪环路的情况下成功俘获跟踪环

路的主导权，最终使目标接收机输出预设的定位

测速结果，验证了该方法的可行性。

为了提高诱骗成功率，并能够诱骗无人机在

防护区范围内飞往预设的诱骗位置，需要在本文

工作基础上针对初始载波相位误差而优化诱骗策

略，并进一步分析无人机导航飞控系统，结合其飞

控策略和测控链路设定合理的诱骗策略，并通过

动态飞行实验验证其效果。
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基于 ＬＳＴＭ的 ＴＴＥ网络速率约束流量预测
史亚菲，李峭，熊华钢

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：时间触发以太网（ＴＴＥ）中的速率约束（ＲＣ）流量为事件触发流量，在 ＲＣ流
量动态调度的应用场景下，若能预测未来短时间内数条 ＲＣ流量到达交换节点的序列，使交换
节点提前进行调度决策，以减小 ＲＣ流量时延，提高网络吞吐量。对 ＲＣ流量到达序列预测问
题进行了研究，建立了 ＲＣ流量的到达序列模型，提出了基于长短期记忆网络（ＬＳＴＭ）算法的
ＲＣ流量预测算法。利用 ＯＭＮＥＴ＋＋工具进行 ＴＴＥ网络仿真，得到多组混合关键性配置下
ＲＣ流量的传输数据；以此作为输入样本对预测算法进行训练和测试。实验结果显示，ＬＳＴＭ
算法在 ＲＣ流量预测问题的准确率达到了７０％ 以上。通过对比实验说明所提算法适用于 ＲＣ
流量预测场景。

关　键　词：时间触发以太网（ＴＴＥ）网络；速率约束（ＲＣ）流量；流量预测；长短期记忆
网络（ＬＳＴＭ）算法；网络仿真

中图分类号：Ｖ２４７；ＴＰ３９３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０８２２０８

　　经历了分立式、联合式、综合式和先进综合式
发展阶段

［１］
，综合化航空电子体系将进一步向基

于混合关键性互连的分布式综合模块化
［２］
（Ｄｉｓ

ｔｒｉｂｕｔｅｄＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＭｏｄｕｌａｒＡｖｉｏｎｉｃｓ，ＤＩＭＡ）体系发
展，能够在保证网络不同关键等级实时性的同时，

提高系统组件功能性能综合的灵活性。时间触发

以太网
［３］
（ＴｉｍｅＴｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ，ＴＴＥ）在航空

航天应用的以太网中支持：时间触发（ＴｉｍｅＴｒｉｇ
ｇｅｒｅｄ，ＴＴ）、速率约束（ＲａｔｅＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ，ＲＣ）和尽
力而为（ＢｅｓｔＥｆｆｏｒｔ，ＢＥ）流量类型［４］

。其中，ＴＴ

流量是基于全局时间同步的静态调度时刻表进行

发送，以确保传输无碰撞，具有最高优先级；ＲＣ

流量相当于航空电子全双工交换式以太网
［５６］

（ＡｖｉｏｎｉｃｓＦｕｌｌＤｕｐｌｅｘｓｗｉｔｃｈＥｔｈｅｒｎｅｔ，ＡＦＤＸ）的
标准流量，具有传输延迟上界保证，处于次高优先

级；ＢＥ流量为传统互联网流量，不需考虑延迟和

抖动，优先级最低。

随着未来航空电子分布式综合和智能组件的

开放式集成，有望在混合关键性网络中实现流量

动态的接入和调度
［７］
。而 ＲＣ流量为事件触发流

量，在 ＴＴ调度窗口之间的间隙进行传输，既有随
机性的影响，又需要规避严格的高优先级流量，单

纯地采用概率模型或最坏情况下分析模型都难以

完备地描述。如果可以预测 ＲＣ流量的到达顺
序，就能使交换节点提前作好 ＲＣ流量调度的决
策，以充分利用传输间隙。

关于网络流量预测的研究中，Ｓａｎｇ和 Ｌｉ［８］首

次研究并证明了网络流量在短时间内具有可预测

性；Ｌｅｖｉｎ和 Ｔｓａｏ［９］提出了对所有时间间隔具有

统计意义的 ＡＲＩＭＡ（０，１，１）模型；张九跃和焦玉

栋
［１０］
研究了适用于短时交通流量预测问题的径向

基函数（ＲＢＦ）神经网络算法；赵岩和何鹏［１１］
研究

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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非线性组合算法，使用支持向量机的方法把 ＡＲＩ
ＭＡ、ＡＲＭＡ以及 ＧＭ（１，１）算法的３种网络流量预
测结果进行组合；肖甫等

［１２］
研究了基于智能优化

的分布式网络流量预测方法；赵季红等
［１３］
提出了

一种自适应的核最小均方算法预测卫星网络流量。

考虑到 ＲＣ流量具有以下特征：应用层到达
的规律不同；具有一定的抖动

［１４］
，且无法用统计

学中的各态历经表示；长时间的偏差累积会产生

相位漂移，本文拟采用深度学习的方法进行 ＲＣ
流量预测。长短期记忆网络（ＬｏｎｇＳｈｏｒｔＴｅｒｍ
Ｍｅｍｏｒｙ，ＬＳＴＭ）是一种递归神经网络，逐渐地应
用于语音文字识别、金融、工业预测等领域中，适

用于处理和预测时间序列问题
［１５１６］

。为了预测

未来短时间内 ＲＣ流量的传输情况，本文在前人
研究成果的基础上，建立了 ＲＣ流量的到达序列
模型，结合 ＬＳＴＭ算法编写了预测软件。为对预
测算法进行评估，使用 ＯＭＮＥＴ＋＋工具进行 ＴＴＥ
网络仿真，获取 ＲＣ流量的传输数据，以此为数据
集进行训练和测试，并对实验结果进行了分析。

１　ＴＴＥ网络 ＲＣ流量传输
ＴＴＥ网络由端系统（ＥｎｄＳｙｓｔｅｍ，ＥＳ）、ＴＴＥ交

换机和与它们相连接的全双工物理链路组成。端

系统与交换机之间采用全双工点对点连接方式，

交换机之间的互连采用网状结构。

ＴＴＥ交换机执行存储转发操作。当数据包发
送到交换机的输入端口，对应于 ＴＴ、ＲＣ和 ＢＥ３种

流量类型，交换机识别数据包的目的地址，并根据

已配置的静态路由信息将不同类型的数据包在特

定输出端口的 ３种缓冲队列中分别存储，形成优
先级输出排队进行转发。

在交换机级联的场景下，结合图１所示，可以
说明 ＴＴ、ＲＣ流量在 ＴＴＥ网络中的传输方式。图
中：ＴＲ表示流量整形器；ＴＰ表示流量监管；ＦＵ
表示滤波单元；Ｂ表示 ＴＴ流量的缓存区；Ｓ表示
ＴＴ流量的静态调度表；ＴＴ表示 ＴＴ流量的调度
器；ＲＣ表示 ＲＣ流量的调度器；下标“Ｓ”表示发送
ｓｅｎｄ；下标“Ｒ”表示接收。如图 １所示，任务 １
和 ２分别负责将 ＲＣ数据帧 τ１和 ＴＴ数据帧 τ２
从源端 ＥＳ１经过交换机 ＳＷ１发送到目的端 ＥＳ２。
当 ＴＴ流量和 ＲＣ流量在链路［ＥＳ１，ＳＷ１］和

［ＳＷ１，ＥＳ２］上相遇时，交换机内采用及时阻断策
略进行避让，即在 ＲＣ数据帧传输之前，先预计其
能否在 ＴＴ数据帧调度时刻之前完成传输，如果
不能完成，就等到 ＴＴ数据帧传输完成后，再进行
ＲＣ数据帧的传输。在没有 ＴＴ流量需要传输时，
ＲＣ流量将会按照先入先出（ＦｉｒｓｔＩｎＦｉｒｓｔＯｕｔ，
ＦＩＦＯ）队列中的存放顺序发送队列 ＱＴｘ中的 ＲＣ数
据帧。

及时阻断避让策略适用于具有非常严格的时

间确定性需求的系统中，除了传输必须损耗的存

储传输时间外，没有其余的延迟干扰，这样将导致

了带宽的浪费，使得 ＲＣ流量的时延大大增加。
相关避让策略还有洗牌策略、抢占策略等

［１７］
。

图 １　ＴＴＥ网络 ＴＴ、ＲＣ流量的传输过程

Ｆｉｇ．１　ＴｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆＴＴａｎｄＲＣｔｒａｆｆｉｃｉｎＴＴＥｎｅｔｗｏｒｋ

２　ＲＣ流量预测
图２所示为及时阻断策略下的 ＴＴＥ网络流

量传输示例。由图中可以看到，影响 ＲＣ流量传
输时延的主要因素在于 ＲＣ流量存储到队列后不

确定的排队等候时间；而这一因素取决于是否能

合理利用 ＴＴ流量的传输间隙。若能提前预测短
时间内 ＲＣ流量的到达序列，在 ＲＣ流量放入队列
之前对其进行计算排序，使得在 ＴＴ调度窗口之
间较小的“孔隙”中分配长度合适的ＲＣ流量数

３２８
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图 ２　ＴＴＥ网络流量传输示例

Ｆｉｇ．２　ＥｘａｍｐｌｅｓｏｆＴＴＥｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｆｆｉｃｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ

据包，不仅能够提高带宽利用率，而且能降低 ＲＣ
流量的传输时延，将起到对 ＴＴ流量和 ＲＣ流量的
集成问题的优化作用，从而提升 ＴＴＥ网络的通信
性能。

图３为理想状态下的 ＲＣ流量预测排序效果
图，此结果是在图２所示的 ＴＴＥ网络流量传输示
例中，对 ＴＴＥ交换机 ＳＷ１加入 ＲＣ流量预测和排
序后产生的。

为建立 ＲＣ流量预测模型，引入时间序列数
据用来表示 ＲＣ流量的到达序列。统计每条 ＲＣ
流量到达交换节点的时刻和数据帧长信息，按照

时间顺序用序列｛ｘ１，ｘ２，…，ｘＮ，ｘＮ＋１…｝表示；其
中 ｘｉ为单位时间 ｉ内到达交换节点的 ＲＣ流量数
据帧长，单位时间的时长设置应小于所有 ＲＣ流
量的最小时间间隔，确保每个单位时间内最多只

有一条 ＲＣ流量到达交换节点。
将 ＲＣ流量的预测问题转换成为数学模型：

通过当前时刻已知的前 ｍ个单位时间内的 ＲＣ流
量到达时间序列，经过深度学习算法计算，预测未

来 ｐ个单位时间内的 ＲＣ流量到达时间序列（ｐ＜
０．０５ｍ），即得到未来短时间内 ＲＣ流量到达交换
节点的数据帧长顺序。

图 ３　ＲＣ流量预测排序效果

Ｆｉｇ．３　ＳｏｒｔｉｎｇｅｆｆｅｃｔｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃｓｏｒｔｉｎｇ

３　基于 ＬＳＴＭ算法的预测模型

针对提出的 ＲＣ流量预测模型，选取用于处
理时间序列数据的循环神经网络（ＲｅｃｕｒｒｅｎｔＮｅｕ
ｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＲＮＮ）和 ＬＳＴＭ算法作为预测算法，本
节将阐述其基本原理，进而建立针对 ＲＣ流量的
预测模型，并给出模型预测效果的评价方法。

３．１　ＲＮＮ算法
ＲＮＮ是对一个单元结构循环重复使用。图 ４

所示为标准的 ＲＮＮ模型，一个单元结构中包含输
入值 ｘ、隐含值 ｈ和输出值 ｏ，ｙ为真实值，Ｌ为真
实值与预测值的损失函数；ＲＮＮ模型由输入层、
隐含层和输出层组成，各层分别使用激活函数控

制输出，层与层之间通过权重连接
［１８］
。

在 ｔ时刻，ＲＮＮ模型的隐含状态 ｈ（ｔ）由前一
时刻的隐含状态 ｈ（ｔ－１）和当前时刻 ｘ（ｔ）输入得
到，即

ｈ（ｔ） ＝（Ｕｘ（ｔ） ＋Ｗｈ（ｔ－１） ＋ｂ） （１）
式中：Ｕ为输入层到隐含层的权重矩阵；Ｗ 为隐
含层之间的权重矩阵；ｂ为偏置；（）表示激活函
数（非线性函数），一般使用双曲正切函数 ｔａｎｈ。

ｔ时刻的预测输出 ｙ^（ｔ）为

图 ４　ＲＮＮ模型

Ｆｉｇ．４　ＲＮＮｍｏｄｅｌ

４２８
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ｙ^（ｔ） ＝σ（ｏ（ｔ）） （２）
式中：ｏ（ｔ）＝Ｖｈ（ｔ）＋ｃ，表示 ｔ时刻的输出状态，Ｖ
为隐含层到输出层的权重矩阵，ｃ为偏置；σ（）表
示激活函数，一般使用 ｓｏｆｔｍａｘ函数。

损失函数 Ｌ用来量化预测与真实输出之间的
差距，可以采用似然损失函数。通过梯度下降算

法不断对式（１）和式（２）中的权重矩阵（Ｕ、Ｗ、Ｖ）
进行优化，可以得出模型的一组较优解。

ＲＮＮ的关键在于将先前时刻的隐含层相互
连接起来，跨越了时间线，使 ＲＮＮ具有记忆功能。
但是该算法存在梯度消失的问题，当有效信息与

当前时刻的时间间隔变大的时候，ＲＮＮ会丧失学
习到远距离时刻信息的能力。因此，ＲＮＮ模型一
般不能直接用于应用领域。

３．２　ＬＳＴＭ 算法

ＬＳＴＭ是 ＲＮＮ网络的一种变体［１９］
。算法的

隐 含层模型如图５所示。图中：ｘ表示输入，ｈ表

图 ５　ＬＳＴＭ算法模型

Ｆｉｇ．５　ＬＳＴＭａｌｇｏｒｉｔｈｍｍｏｄｅｌ

示隐含状态和输出；ＬＳＴＭ的关键在于引入细胞
状态 Ｃ，细胞状态是一条传送带，承载的信息可以
贯穿整个长时间序列，这条通道只进行一些少量

的线性计算，因此有利于信息的流传和保持。

ＬＳＴＭ通过３个门结构实现添加或删除信息
到细胞状态的能力，分别是遗忘门、输入门和输

出门。

遗忘门如图６（ａ）所示，这一层决定要从细胞
状态中丢弃哪些信息。通过上一时刻的隐含层输

出与当前输入中包含的信息，计算：

ｆｔ ＝σ（Ｗｆ·［ｈｔ－１，ｘｔ］＋ｂｆ） （３）
式中：ｈｔ－１为上一时刻的隐含层输出；ｘｔ为当前时
刻输入；Ｗｆ为隐含层之间的权重矩阵；ｂｆ为偏置；
σ（）为 ｓｏｆｔｍａｘ函数；ｆｔ是数值为０到 １之间的矩
阵，每个数值对应细胞状态 Ｃｔ－１中的数字，“１”表
示“完全保留”，“０”表示“完全舍弃”。

输入门如图６（ｂ）和（ｃ）所示，决定将哪些新
的消息添加到细胞状态中。这一层包含两步，步

骤１是通过上一时刻的输出（隐含层）与当前输
入中包含的信息，备选出用来更新的信息 珟Ｃｔ：
珟Ｃｔ ＝ｔａｎｈ（ＷＣ·［ｈｔ－１，ｘｔ］＋ｂＣ） （４）
式中：ＷＣ为这一步骤的权重矩阵；ｂＣ为偏置。

步骤２是计算 ｉｔ，ｉｔ是数值为０到１之间的矩
阵，每个数值对应备选信息 珟Ｃｔ中的数字，“１”表
示“完全更新”，“０”表示“完全舍弃”。
ｉｔ ＝σ（Ｗｉ·［ｈｔ－１，ｘｔ］＋ｂｉ） （５）
式中：Ｗｉ为这一步骤的权重矩阵；ｂｉ为偏置。

此时当前时刻的细胞状态更新已经完成，

图 ６　ＬＳＴＭ算法详解

Ｆｉｇ．６　ＤｅｔａｉｌｓｏｆＬＳＴＭａｌｇｏｒｉｔｈｍ

５２８
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Ｃｔ－１更新成了，即
Ｃｔ ＝ｆｔ·Ｃｔ－１＋ｉｔ·珟Ｃｔ （６）

输出门如图６（ｄ）所示，使用 ｔａｎｈ函数对更新
的细胞状态中的信息进行处理，再与式（７）相乘，
得到最终确定要输出的那部分信息如式（８）所示：
ｏｔ ＝σ（Ｗｏ·［ｈｔ－１，ｘｔ］＋ｂｏ） （７）
式中：Ｗｏ为这一步骤的权重矩阵；ｂｏ为偏置。
ｈｔ ＝ｏｔ·ｔａｎｈ（Ｃｔ） （８）
３．３　基于 ＬＳＴＭ的 ＲＣ流量预测模型

结合 ＲＣ流量预测问题和 ＬＳＴＭ算法，建立
输入输出均为时间序列数据的 ＲＣ流量预测
模型。给定输入时间序列数据为 Ｔ（ｉ）＝｛ｘｉ，
ｘｉ＋１，…，ｘｉ＋ｍ｝，输入时间步长为 ｍ。目标输出数
据为输入时刻后的一小段时间序列数据，输出时

间步长为 ｐ远小于 ｍ，表示未来短时间内的 ＲＣ
流量数据帧长到达的顺序。ＬＳＴＭ预测模型的数
据集构造图如图７所示。

流量预测模型的评价指标为准确率与均方误

差
［２０］
。准确率是预测结果的误差绝对值小于某

一数值的数据个数 ａ占数据总数 ｐ的比率，表示
误差绝对值符合要求的数据比例，计算公式为

ｒａｔｉｏ＝ ａ
ｐ
×１００％ （９）

均方误差是预测结果误差平方的平均值，表

示预测的稳定程度，计算公式为

ＭＳＥ＝１
ｐ∑

ｐ

ｉ＝１
ｅ２ｉ （１０）

式中：ｅｉ为预测值与实际观测值之间的差值。

图 ７　ＬＳＴＭ预测模型数据集构造图

Ｆｉｇ．７　ＤａｔａｓｅｔｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｍａｐｏｆＬＳＴＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

４　实例分析

由于实测抓取数据的成本较高，且受到抓取

工具非实时性因素的影响，本文使用 ＯＭＮＥＴ＋＋
仿真平台实现 ＴＴＥ网络仿真，可以得到与真实情
况相近的 ＲＣ流量数据集。归一化处理后，将数
据集分割为训练集和测试集，代入 ＬＳＴＭ预测模
型进行预测实验，并对预测结果进行分析。

４．１　网络仿真生成流量数据
按照 ＴＴＥ网络中流量的传输规则，使用 ＯＭ

ＮＥＴ＋＋软件对 ＴＴＥ网络进行仿真。网络中端系
统和ＴＴＥ交换机的连接方式如图８所示。ＴＴ流

图 ８　网络拓扑结构示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｎｅｔｗｏｒｋｔｏｐｏｌｏｇｙ

量遵循确定的周期传输，ＲＣ流量的速率约束体
现于最长帧约束和最小间隔约束

［２１］
。ＴＴＥ网络

的流量配置参数如表１所示，包含５条 ＴＴ流量和
９条 ＲＣ流量。

ＲＣ流量的产生使用 ＯＮ／ＯＦＦ模型［２２］
，在ＯＮ

周期内，端系统按照ＲＣ流量配置参数生成数据

表 １　ＴＴＥ网络流量配置

Ｔａｂｌｅ１　ＴＴＥｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｆｆｉｃｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

消息类型 源节点 目的节点 数据帧长／Ｂｙｔｅ 周期／ｍｓ

ＴＴ１ ＥＳ１ ＥＳ１２ ５２８ ６４

ＴＴ２ ＥＳ１１ ＥＳ２１ ２１５ １２

ＴＴ３ ＥＳ５ ＥＳ１１ １５０５ １６

ＴＴ４ ＥＳ３ ＥＳ２ １２７３ ８４

ＴＴ５ ＥＳ２１ ＥＳ２１ ６５９ ４０

ＲＣ１ ＥＳ１ ＥＳ２１ ６８８ ２

ＲＣ２ ＥＳ４ ＥＳ１２ ８０８ １６

ＲＣ３ ＥＳ２ ＥＳ２１ ４３３ ４

ＲＣ４ ＥＳ３ ＥＳ１１ ４３３ １６

ＲＣ５ ＥＳ５ ＥＳ２１ １５１８ ４

ＲＣ６ ＥＳ１ ＥＳ４ １０２２ ８

ＲＣ７ ＥＳ３ ＥＳ２１ ２０８ ３２

ＲＣ８ ＥＳ１１ ＥＳ２１ ５７４ ２

ＲＣ９ ＥＳ３ ＥＳ２１ ８２８ ４
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　第 ４期 史亚菲，等：基于 ＬＳＴＭ的 ＴＴＥ网络速率约束流量预测

帧；在 ＯＦＦ周期，不生成 ＲＣ流量。ＯＮ和 ＯＦＦ周
期长度遵循重尾分布。运用 ＯＮ／ＯＦＦ模型生成
的网络流量具有自相似和长相关性。

４．２　数据获取与处理
本实验选取从交换机 ＳＷ１输出，经过链路

［ＳＷ１，ＳＷ３］，到达 ＳＷ３交换机的全部 ＲＣ流量，
记录其到达 ＳＷ３的时间、流量编号和数据帧长信

息。本实验的 ＲＣ流量传输数据记录在表２中。
表 ２　ＲＣ流量传输数据

Ｔａｂｌｅ２　ＴｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄａｔａｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃ

到达时间／ｍｓ 流量编号 包帧长／Ｂｙｔｅ

３．６００８５２ ＲＣ１ ６８８

４．７８９０１ ＲＣ３ ４３３

５．６００８５２ ＲＣ１ ６８８

７．６００８５２ ＲＣ１ ６８８

８．７８９０１ ＲＣ３ ４３３

９．６００８５２ ＲＣ１ ６８８

１０．３９１９２６ ＲＣ６ １０２２

１１．６００８５２ ＲＣ１ ６８８

１２．７８９０１ ＲＣ３ ４３３

１３．６００８５２ ＲＣ１ ６８８

１５．６００８５２ ＲＣ１ ６８８

１６．７８９０１ ＲＣ３ ４３３

１９．４３９１９２６ ＲＣ６ １０２２

  

２０３．５５３３５３ ＲＣ３ ４３３

２０７．５５３３５３ ＲＣ３ ４３３

２１０．３９１９２６ ＲＣ６ １０２２

２１１．５５３３５３ ＲＣ３ ４３３

  

　　根据 ＲＣ流量传输的平均时长与传输平均密
度，确定１ｍｓ为单位时长，生成时间序列，并将数
据帧长信息进行归一化处理。根据输入序列的长

度，将数据集分成 ８０００组训练集和 ２０００组测
试集。

４．３　ＲＣ流量预测结果及其分析
经过多次反复实验，确定数据样本的输入时

间步长为 ２００，输出时间步长为 １０，即用之前
２００ｍｓ的信息预测未来 １０ｍｓ的 ＲＣ流量到达序
列。ＬＳＴＭ算法采用两层隐含层结构，每层的神
经元个数为 １００，每次训练的样本数为 ５０个，训
练次数为１００００次。

为了展示 ＬＳＴＭ算法的有效性，本文将深度
神经网络（ＤｅｅｐＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，ＤＮＮ）算法、ＲＮＮ
算法与 ＬＳＴＭ算法进行比较。设置 ＤＮＮ和标准
ＲＮＮ结构均采用两层隐含层，神经元个数同
ＬＳＴＭ算法。采用１０次训练的结果，取平均值以
展现算法的平均水平，在数据集、训练次数均相同

的情况下，实验结果如图９所示。
在数据集、训练次数均相同的情况下，算法预

测结果比较如表 ３所示。实验结果说明，ＬＳＴＭ
算法模型的准确率较高，达到 ７０％以上，误差稳
定性较好，相比于 ＤＮＮ和标准 ＲＮＮ，更适用于
ＲＣ流量预测问题，能较好地处理和预测时间序
列数据的间隔和延迟相对较长的重要事件。

图 ９　算法预测值与真实值对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｅｄｖａｌｕｅａｎｄ

ｒｅａｌｖａｌｕｅｏｆａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

表 ３　算法预测结果比较

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

算法模型 ５％准确率／％ ８％准确率／％ 均方误差

ＬＳＴＭ ７５．３ ９３．２ ４．５

ＲＮＮ ４２．８ ４７．２ ４０．４

ＤＮＮ ３３．９ ４０．８ ５３

　注：５％准确率指预测值误差小于 ＲＣ流量约束最长帧的

５％；８％准确率指预测值误差小于 ＲＣ流量约束最长帧的８％。

５　结　论
本文以动态调度场景下的 ＴＴＥ网络 ＲＣ流量

为研究对象，为降低 ＲＣ流量时延，提高通信网络
吞吐量，进行一系列研究工作，结论如下：

１）设想 ＲＣ流量的动态调度场景，提出 ＴＴＥ
网络的 ＲＣ流量预测问题，引入时间序列概念，建
立 ＲＣ流量的到达序列模型。

２）运用深度学习算法进行预测，将 ＬＳＴＭ算
法与 ＲＣ流量的到达序列模型结合，提出基于
ＬＳＴＭ算法的 ＲＣ流量预测模型。

３）通过实例对预测模型进行仿真与结果分
析，利用 ＯＭＮＥＴ＋＋软件进行 ＴＴＥ网络通信仿
真，获取 ＲＣ流量传输的仿真数据，将原始数据进
行处理后，制作训练集和测试集，运用 ＬＳＴＭ算法
进行预测，分析实验结果得出，ＬＳＴＭ算法在 ＲＣ
流量预测问题的准确率较高，达到了７０％以上。

７２８
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　　值得说明的是，本文使用深度学习对 ＴＴＥ网
络的 ＲＣ流量到达序列进行预测，下一步工作可
尝试使用 ＲＣ流量预测结果对网络调度算法进行
优化，以提高网络的通信效率。
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（３）：５１５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］焦文?，翟正军，王国庆．时间触发 ＡＦＤＸ调度设计及实时

性分析［Ｊ］．计算机工程，２０１６，４２（７）：４２４８．

ＪＩＡＯＷＺ，ＺＨＡＩＺＪ，ＷＡＮＧＧＱ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｒｅａｌｔｉｍｅａｎａｌｙ

ｓｉｓｏｆｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄＡＦＤＸｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１６，４２（７）：４２４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］黄婷婷，余磊．ＳＤＡＥＬＳＴＭ模型在金融时间序列预测中的

应用［Ｊ］．计算机工程与应用，２０１９，５５（１）：１４２１４８．

ＨＵＡＮＧＴＴ，ＹＵＬ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＳＤＡＥＬＳＴＭ ｍｏｄｅｌｉｎｆｉ

ｎａｎｃｉａｌｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄ

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０１９，５５（１）：１４２１４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］周瑞，魏正英，张育斌，等．基于 ＬＳＴＭ递归神经网络的番茄

目标产量时间序列预测［Ｊ］．节水灌溉，２０１８（８）：６６７０．

ＺＨＯＵＲ，ＷＥＩＺＹ，ＺＨＡＮＧＹＢ，ｅｔａｌ．Ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｆｏｒｅｃａｓｔｏｆ

ｔｏｍａｔｏｔａｒｇｅｔｙｉｅｌｄｂａｓｅｄｏｎＬＳＴＭ ｒｅｃｕｒｓｉｖｅｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

［Ｊ］．ＷａｔｅｒｓａｖｉｎｇＩｒｒｉｇａｔｉｏｎ，２０１８（８）：６６７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＴＡＭＡＳＳＥＬＩＣＥＡＮＤ，ＰＯＰＰ，ＳＴＥＩＮＥＲＷ．Ｔｉｍｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｒａｔｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｔｒａｆｆｉｃｆｏｒｔｈｅＴＴＥｔｈｅｒｎｅｔｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｔｏ

ｃｏｌ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＲｅａｌＴｉｍｅＤｉｓｔｒｉｂ

ｕｔｅｄＣｏｍｐｕｔｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１５：１１９１２６．

［１８］ＢＥＮＧＩＯＹ，ＧＯＯＤＦＥＬＬＯＷ Ｉ．深度学习［Ｍ］．北京：人民邮

电出版社，２０１７．

ＢＥＮＧＩＯＹ，ＧＯＯＤＦＥＬＬＯＷ Ｉ．Ｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌｅｃｏｍＰｒｅｓｓ，２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］张文刚．基于深度学习的交通预测技术及其在通信中的应

用研究［Ｄ］．成都：西南交通大学，２０１８．

ＺＨＡＮＧＷ Ｇ．Ｔｒａｆｆｉｃｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎｉｎｄｅｐｔｈ

ｌｅａｒｎｉｎｇａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｃｈｅｎｇｄｕ：

ＳｏｕｔｈｗｅｓｔＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＧＥＲＳＦ，ＳＣＨＭＩＤＨＵＢＥＲＪ，ＣＵＭＭＩＮＳＦ．Ｌｅａｒｎｉｎｇｔｏｆｏｒｇｅｔ：

ＣｏｎｔｉｎｕａｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｗｉｔｈＬＳＴＭ［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，

２０００，１２（１０）：２４５１２４７１．

［２１］周德新，王彦翔．ＡＦＤＸ网络分析及带宽分配间隔设定策略

［Ｊ］．科学技术与工程，２０１６，１６（９）：２２６２３０．

ＺＨＯＵＤＸ，ＷＡＮＧＹＸ．ＡＦＤＸｎｅｔｗｏｒｋａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｂａｎｄ

ｗｉｄｔｈａｌｌｏｃａｔｉｏｎｉｎｔｅｒｖａｌｓｅｔｔｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，１６（９）：２２６２３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＬＥＮＡＰ，ＰＩＥＤＲＡＨＩＴＡＥＭ，ＳＡＬＣＥＤＯＯ．Ｏｎｏｆｆｍｏｄｅｌ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓａｇｇｒｅｇａｔｅｄｔｒａｆｆｉｃ［Ｊ］．

ＣｕａｄｅｒｎｏｓＤｅＤｅｒｅｃｈｏＡｇｒａｒｉｏ，２０１１，１５（３０）：１２９１４７．
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　第 ４期 史亚菲，等：基于 ＬＳＴＭ的 ＴＴＥ网络速率约束流量预测

　作者简介：

　史亚菲　女，硕士研究生。主要研究方向：实时网络、航空电子

系统综合化互连。

李峭　男，博士，讲师，硕士生导师。主要研究方向：航空电子

网络、分布式实时系统。

熊华钢　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空电

子综合、机载网络。

ＲａｔｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｔｒａｆｆｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆＴＴＥｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎＬＳＴＭ
ＳＨＩＹａｆｅｉ，ＬＩＱｉａｏ，ＸＩＯＮＧＨｕａｇａｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｒａｔｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ（ＲＣ）ｔｒａｆｆｉｃｉｎｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ（ＴＴＥ）ｉｓｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｔｒａｆｆｉｃ．Ｉｎ
ｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｃｅｎａｒｉｏｏｆｄｙｎａｍｉｃｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃ，ｉｆｉｔｃａｎｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｓｅｑｕｅｎｃｅｏｆｓｅｖｅｒａｌＲＣｔｒａｆｆｉｃ
ａｒｒｉｖｉｎｇａｔｔｈｅｓｗｉｔｃｈｉｎｇｎｏｄｅｉｎａｓｈｏｒｔｔｉｍｅｉｎｔｈｅｆｕｔｕｒｅ，ｔｈｅｓｗｉｔｃｈｉｎｇｎｏｄｅｃａｎｍａｋｅｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｄｅｃｉｓｉｏｎｉｎ
ａｄｖａｎｃｅｔｏｒｅｄｕｃｅＲＣｔｒａｆｆｉｃｄｅｌａｙａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｎｅｔｗｏｒｋｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅａｒｒｉｖａｌｓｅｑｕｅｎｃｅｍｏｄｅｌ
ｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄａｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｌｏｎｇｔｅｒｍｍｅｍｏｒｙｎｅｔｗｏｒｋ
（ＬＳＴＭ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．ＵｓｉｎｇＯＭＮＥＴ＋＋ｔｏｏｌｔｏｓｉｍｕｌａｔｅＴＴＥｎｅｔｗｏｒｋ，ｗｅｃａｎｇｅｔｔｈｅｄａｔａｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃ
ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｐｌｅｇｒｏｕｐｓｏｆｍｉｘｅｄｃｒｉｔｉｃａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｒａｉｎａｎｄｔｅｓｔｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ａｓａｎｉｎｐｕｔｓａｍｐｌｅ．ＴｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆＬＳＴＭａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｎＲＣｔｒａｆｆｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ
ｉｓｍｏｒｅｔｈａｎ７０％．ＴｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒＲＣｔｒａｆｆｉｃｐｒｅｄｉｃ
ｔｉｏｎｓｃｅｎａｒｉｏｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｉｍｅｔｒｉｇｇｅｒｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ（ＴＴＥ）ｎｅｔｗｏｒｋ；ｒａｔｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ（ＲＣ）ｔｒａｆｆｉｃ；ｔｒａｆｆｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ；
ｌｏｎｇｓｈｏｒｔｔｅｒｍｍｅｍｏｒｙ（ＬＳＴＭ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｎｅｔｗｏｒｋｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０７０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８０７１０：３４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８０７．１０２３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＦｕｎｄ（０１０１０７０）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

（ＹＷＦ１４ＤＺＸＹ０１８）；ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅＰｒｅＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔ（０６０３０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｖｉｏｎｉｃｓ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２０年 ４月
第４６卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１９０８２８；录用日期：２０１９１１１０；网络出版时间：２０２００１１６１１：０１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１１５．１７０２．００３．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｐｑ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：赵芸可，屈秋林，刘沛清．水上飞机水面降落全过程力学特性数值研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（４）：８３０
８３８．ＺＨＡＯＹＫ，ＱＵＱＬ，ＬＩＵＰＱ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｎｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｅａｐｌａｎｅｉｎｗｈｏｌｅｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（４）：８３０８３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０４６２

水上飞机水面降落全过程力学特性数值研究

赵芸可，屈秋林，刘沛清

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：数值方法模拟水上飞机的水面降落运动姿态和受力的全过程，是结合了水
汽两相流、运动学和动力学的复杂问题。采用基于 Ｆｌｕｅｎｔ商用软件开发的整体运动网格方法
结合 ＶＯＦ方法进行自由面捕捉，采用六自由度模型进行运动状态模拟，对某型水上飞机水面
降落的全过程进行了数值模拟，得到了较好的模拟结果，验证了整体运动网格方法在处理水上

飞机水面降落问题时具备良好的适应性。通过模拟得到过载曲线、运动状态参数和水面状况，

将降落过程划分为冲击、滑水、漂浮３个阶段，并通过对各阶段的分析总结出对水面降落过程
的一般性认识，以期为水上飞机的设计研发提供方法和参考。

关　键　词：水上飞机；ＣＦＤ；整体运动网格；降落过程；运动状态
中图分类号：Ｖ１１；Ｖ１９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０４０８３００９

　　近年来，中国海洋事业在民用领域蓬勃发展，
水上飞机因其有别于陆基飞机，具备在水面起降

的特点，可以应对应急救援和军用领域的特殊需

求，故而使中国对水上飞机开发研制的需求日渐

迫切。

水上飞机水面起降的能力是其最为典型的特

征，性能上要求其具备水面短距起降的能力、良好

的稳定性和着水性能
［１］
，在设计过程中必须考虑

气动力和水动力的共同作用。为得到良好的起降

性能，水上飞机在设计阶段便投入大量研究，主要

涉及多相流、自由面捕捉和刚体六自由度运动等

复杂问题的相互耦合。

水上飞机的发展可追溯到 ２０世纪，发展初
期，理论解析与实验是研究水面起降等问题的主

要方法。１９２９年，ｖｏｎＫａｒｍａｎ［２］将水上飞机降落
时浮筒的冲击载荷简化为二维楔形体入水冲击问

题，并提出附加质量力的概念。１９３２年，Ｗａｇ
ｎｅｒ［３］基于 ｖｏｎＫａｒｍａｎ的工作对小抬升角的二维
楔形体的垂向入水冲击问题提出进一步的修正，

考虑了边界条件、水面涌起与喷溅等条件的加入。

此后的诸多理论研究都是在 Ｗａｇｎｅｒ的基础上做
进一步的修正，但是对附加质量公式的修正大都

针对冲击阶段，过渡阶段及浸没阶段却不适

用
［４］
。１９４５年，Ｍａｙｏ［５］首次引入了三维流动的切

片理论，结合二维流动的理论解，提出水上飞机冲

击与滑水过程的理论分析并与试验结果进行对

比。１９４８年，Ｍｉｌｗｉｔｚｋｙ［６］总结了水上飞机冲击与
滑水的切片理论，并对飞机运动过程进行了分析。

１９５２年，Ｍｉｌｌｅｒ［７］把纵倾角固定的水上飞机冲击
与滑水的切片理论拓展到纵倾角自由情况下的切

片理论。ＮＡＣＡ早期开展了大量的水上飞机设计
试验，研究其气动和水动特性，包括不同抬升

角
［８］
、不同外形参数（如机身高度、船体断阶高度

等）产生的影响
［９］
。中国特种飞行器研究所也做

了大量实验，近年来王明振
［１０］
对水上飞机的水载

荷试验方法进行了探讨，并根据试验目的对比了

六自由度和三自由度试验的优缺点。魏飞和许靖

锋
［１１］
介绍了飞机模型在拖曳水池开展水上迫降

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202004021&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViSFRqZGpiWDE3Y0JOR3cwd1FERSs1UT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 赵芸可，等：水上飞机水面降落全过程力学特性数值研究

试验的原理和方法。

随着计算科学技术的快速发展，近年各种数

值方法在水上飞机冲击与滑水过程的研究中得到

应用。与经验公式的理论方法和费用昂贵、平台

搭建时间较长的模型试验相比，数值模拟方法在

成本和灵活性方面具备较大优势，不仅可以提取

冲击载荷等重要参数，还可以详细地展示相应的

流场结构、运动状态和压力分布，为飞机设计提供

参考。

当前，主要应用在该领域的数值计算方法之

一是以 ＳＰＨ为代表的无网格方法。２００４年，
ＥＡＤＳＣＡＳＡ的 Ｐｅｎｔｅｃｏｔｅ和 Ｋｏｈｌｇｒｕｂｅｒ［１２］采 用
ＳＰＨ方法研究了飞机（刚体）水上坠毁多场耦合
问题，分析得到由飞机底部产生吸力对结果的影

响是不能忽略的。２００６年，上海交通大学吴卫
等

［１３］
使用 ＳＰＨ方法对二维水下块体下滑进行了

数值模拟，得到了水面破碎和漩涡。ＳＰＨ方法在
自由面大变形问题的模拟中表现良好，但在模拟

气垫效应和吸力行为时表现尚欠，这对物体运动

状态和冲击力预报的准确性有直接影响。

结合两相流模型的有网格技术可以较好地模

拟出气垫效应和吸力行为。以有限体积法

（ＦＶＭ）为代表，ＦＶＭ结合 ＶＯＦ自由面捕捉方法
已经成为一种常用的技术，其主要优势在于能够

计算飞机水上运动过程中所承受的气动力和水载

荷，其中尾部吸力的捕捉对飞机运动姿态的影响

尤为重要。２００７年，Ｓｔｒｅｃｋｗａｌｌ等［１４］
使用基于动

量法的 ＤＩＴＣＨ，基于 ＲＡＮＳ方程结合 ＶＯＦ捕捉自
由水面的 Ｃｏｍｅｔ，模拟不同尾部形状机身的着水
冲击过程，并与实验结果进行了对比验证。

２００９年，北京航空航天大学陆士嘉实验室刘沛
清、屈秋林等

［１５］
使用 ＦＶＭ结合 ＶＯＦ方法，用 Ｆｌｕ

ｅｎｔ软件模拟了 ＡＲＪ２１飞机在平静水面上的水上
迫降过程，较好地捕捉到水面的变形并提出了最

佳迫降姿态。２０１３年，上海交通大学邱良俊和宋
文滨

［１６］
将总阻力拆分为水动阻力和气动阻力两

部分，分别用 Ｆｌｕｅｎｔ和 ＣＦＸ逐步分解计算，再将
２种载荷的模拟结果合并，同时代入当前给定的
发动机拉力，通过迭代模拟水上飞机的起飞过程。

２０１５年，北京航空航天大学刘沛清、屈秋林［１７］
等

用整体运动网格（ＧｌｏｂａｌＭｏｔｉｏｎＭｅｓｈ，ＧＭＭ）方法
模拟了二维圆柱垂向入水和飞机水上迫降运动，

迫降过程同时伴随冲击入水和水面滑行运动，模

拟得到的压力分布状况和运动状态变化历程与实

验结果进行比对，结果对应良好，表明该方法解决

此类问题具有较好的适用性。２０１８年，上海交通

大学张浪等
［１８］
采用 ＶＯＦ方法，用 Ｆｌｕｅｎｔ软件进

行模拟，并在每一步代入当前的发动机拉力，模拟

了姿态角固定情况下飞机的起飞过程。西北工业

大学段旭鹏
［１９］
等在开源平台 ＯｐｅｎＦＯＡＭ两相流

动态解算器中添加了激励盘来模拟螺旋桨的拉力

作用，并求解了水上飞机以固定姿态角进行滑水

运动的过程。

用数值方法模拟水上飞机水面降落的全过程

存在以下几个难点：①从触水冲击、水面滑行到滑
行停止，该过程运动距离长，对于传统的动网格方

法而言计算域过大，而有网格方法本身又对网格

精细程度有较高的要求，导致计算成本难以承受；

②飞机在气动载荷和水载荷共同作用下做六自由
度运动，模拟时对计算的收敛性有较高要求，且要

求其结果可靠。目前，很多研究将该过程设定为

固定姿态角或者受迫运动来进行模型简化，或者

仅截取冲击或滑水某一阶段进行模拟。

本文采用了流体求解器、整体运动网格方法、

ＶＯＦ自由面捕捉和六自由度模型相结合的方法，
模拟了水上飞机从水面上方冲击入水到滑行基本

停止进入漂浮姿态的自由运动全过程。该方法的

优点在于：①避免了传统动网格的变形重构过程，
即避免了因运动姿态剧烈变化导致的网格畸变所

造成的计算发散，同时大大降低了计算域即网格

数量，降低计算成本的同时增强了收敛性；②传统
的变形重构网格需要采用非结构网格，而整体运

动网格理论上可以使用全结构网格，结构网格在

使用 ＶＯＦ方法时模拟效果有明显优势，在模拟精
度要求不变的基础上结构网格所需的网格数量可

大幅减少。基于以上优点，本文选择整体运动网

格方法模拟某型水上飞机水面降落的全过程。

１　整体运动网格方法及其验证
１．１　整体运动网格

整体运动网格的开发基于 Ｆｌｕｅｎｔ商业软件中
的动网格方法，其特征是整个计算域跟随飞机做

刚体运动。计算时采用地面坐标系，每一步的迭

代网格节点坐标都会随着飞机的运动更新，故而

不需要配合滑行距离而扩大计算域，即省去了传

统变形网格的变形区域。其中水体并不跟随做刚

体运动，而是始终维持地面坐标系下规定的水面

高度，通过 ＵＤＦ使用 ＶＯＦ边界条件设置即可完
成该设定。

ＶＯＦ模 型 由 Ｈｉｒｔ、Ｎｉｃｈｏｌｓ［２０］和 Ｍｕｚａｆｅｒｉｊａ
等

［２１］
提出，该方法可以捕捉多相流之间的自由交

界面，其中各相流体之间不相容同一个网格中，各

１３８



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　

相的体积分数之和为１。假设第 ｑ相流体有一个
体积分数 αｑ，在某个网格中，当 αｑ＝０时，则说明
该网格中不存在第 ｑ相流体；当 αｑ＝１时，则说明
该网格中只有第 ｑ相流体；当 ０＜αｑ＜１时，则说
明该网格中除了第 ｑ相流体外，还有其他相的流
体存在。第 ｑ相流体的体积分数方程如下：
１
ρｑ
·

ｔ
（αｑρｑ）＋

Δ

·（αｑｖｑ）＝
１
ρｑ
Ｓαｑ ＋

　　 １
ρｑ∑

ｎ

ｐ＝１
（ｍｐｑ－ｍｑｐ） （１）

∑
ｎ

ｑ＝１
αｑ ＝１ （２）

式中：ρｑ为流体密度；ｖｑ为流体速度；Ｓαｑ为质量源
项；ｍ为相间转化质量流率。计算时，初始设置水
面高度为０，水面以上水相体积分数为 ０，水面以
下为１，水气交界面为０．５。

六自由度模型通过求解平动和转动方程来得

到质心的位置和物体的姿态角。平动方程在惯性

坐标系（地面坐标系）下求解。

ｖｇ ＝
１
ｍ∑ｆｇ （３）

式中：ｍ为飞机质量；ｖｇ为重心的平动速度；ｆｇ为
飞机表面力与重力之和；下标 ｇ表示地面坐标系。

转动方程则在机体坐标系下求解：

ωｇ ＝Ｋ
－ (１ ∑Ｍｂ－ωｂ×Ｋω )ｂ （４）

式中：Ｋ为惯性张量；ω为飞机绕重心角速度；Ｍｂ

为飞机所受绕重心力矩；下标 ｂ为机体坐标系。
１．２　计算格式

本文采用 Ｆｌｕｅｎｔ软件作为计算平台求解非定
常 ＲＡＮＳ方程，采用增强壁面处理可实现 ｋε湍
流模型，壁面处采用增强壁面处理。压力速度耦

合采用 ＳＩＭＰＬＥＣ算法，压力项采用体积力加权格
式离散，动量方程中的对流项由三阶 ＭＵＳＣＬ格
式离散。湍流方程中的对流项由二阶迎风格式离

散，扩散项由二阶中心差分格式离散，非定常项由

二阶隐式格式离散。本文中所有工况均采用此计

算格式。

１．３　飞机水上迫降计算与实验结果的对比验证
为了验证整体运动网格在模拟飞机入水冲击

过程中的精度和合理性，屈秋林等
［１７］
针对 ＮＡＣＡ

ＴＮ２９２９的模型 Ｆ进行了水上迫降的数值预报，
并与实验结果进行了详细的对比分析。实验

ＮＡＣＡＴＮ２９２９［２２］研究了不同外形的机身后段对
迫降的影响，其中模型 Ｆ机身轴线尾部上翘为宽
机身，如图１所示。

模型 Ｆ的飞机表面网格如图 ２所示［１７］
，采用

半模计算，网格总量 ２７０万。飞机位于半立方体
的计算域中央，模型对称面和计算域的对称面重

合，前端机身轴线和计算域上下边平行，计算域上

游边界距离机头 ２倍机身长度，计算域侧边界距
离翼梢 １倍机身长度。对称面采用对称边界条
件，外场边界条件为速度入口。图３［１７］显示了该工

图 １　实验 ＮＡＣＡＴＮ２９２９中的模型 Ｆ机身模型［２２］

Ｆｉｇ．１　ＦｕｓｅｌａｇｅｍｏｄｅｌｏｆＭｏｄｅｌＦｉｎ

ＮＡＣＡＴＮ２９２９ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ［２２］

图 ２　模型 Ｆ的表面网格［１７］

Ｆｉｇ．２　ＳｕｒｆａｃｅｇｒｉｄｏｆＭｏｄｅｌＦ［１７］

图 ３　模型 Ｆ的计算结果与实验结果的对比［１７］

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＭｏｄｅｌＦ

ｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ［１７］

２３８
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况的实验结果与 ＣＯＭＥＴ数值模拟方法、ＤＩＴＣＨ
动量方法和整体运动网格方法模拟结果的对比，

总体上数值计算的模拟结果与实验结果吻合度较

高。其中，水平速度曲线显示实验结果的初始加

速度很大，不同于模拟结果的加速度由小增大，而

事实上模拟的结果更为接近真实情况。２００７年，
Ｓｔｒｅｃｋｗａｌｌ等［１４］

进行模拟时也遇见了相同的问

题，他们认为由于实验年代较早，受限于测量手段

实验结果难免存在误差。造成误差的原因可能是

水平速度的初始测量点选取在运动后的一段

时间。

根据上述结果分析可见，整体运动网格技术在

数值预报飞机水上迫降动态特性是合理可靠的。

２　某型水上飞机水面降落过程模拟

本节使用整体运动网格数值预报了某型水上

飞机的水面降落过程。

２．１　模型信息和初始条件设置
如图４所示，某型水上飞机的机翼参考面积

约１５６ｍ２，襟翼为简单开缝式。起飞内外襟翼偏
角２０°，着水时内外襟翼偏角４５°。机翼展弦比９，
根稍比 ２．４，１／４弦线后掠角 ７．１３°，船体前体长
度１４ｍ，断阶宽度 ２．７ｍ。本节分析了质量为
４９．８ｔ，转动惯量为１．９４×１０６ｋｇ·ｍ２，以飞机头部
尖端为原点，重心位于前重心（１５．９１，０，１．１５）ｍ
的某型水上飞机。设置初始运动状态水平速度

４４．７２ｍ／ｓ，垂向入水速度 １．５ｍ／ｓ，初始姿态角
５°，重心距水面高度４．２５ｍ，断阶最低点距离水面
高度１．１５ｍ。

计算模型为半模，飞机位于半立方体的计算

域中央，模型对称面和计算域的对称面重合，前端

机身轴线和计算域上下边平行，计算域上游边界

距离机头２倍机身长度，计算域侧边界距离翼梢
１倍机身长度。对称面采用对称边界条件，外场

图 ４　某型水上飞机几何特征和计算网格

Ｆｉｇ．４　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｆｅａｔｕｒｅｓａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｏｆ

ａｃｅｒｔａｉｎｓｅａｐｌａｎｅ

边界条件为速度入口。飞机的中央翼盒、机翼和

襟翼采用非结构网格，其余部分采用结构网格，可

以确保水面基本处于结构网格中。网格数量约

６００万，计算迭代步长０．０１ｓ，共３０ｓ。
２．２　数值模拟结果

如图５所示，模拟结果展示了地面坐标系下
的飞机姿态角、水平速度、重心距水面高度、垂向

速度、过载和角加速度等变化历程。其中过载是

无量纲参数，垂向过载不包含重力作用的部分，定

义如下：

Ｆｘ ＝
ｆｘ
ｍｇ

Ｆｙ ＝
ｆｙ
ｍｇ
＋









 １

（５）

式中：Ｆｘ为飞机所受水平过载；ｆｘ为飞机所受水
平合力；Ｆｙ为飞机所受垂向过载；ｆｙ为飞机所受
垂向合力；ｇ为重力加速度。本文主要依据飞机
运动状态和过载的变化，将飞机整个降落过程分

解为 ３个阶段，即冲击阶段—滑水阶段—漂浮
阶段。

１）冲击阶段。飞机具备一定的初始动能入
水，冲击造成的水载荷导致整体所受过载剧烈振

荡，且随着动能的耗散振荡幅度逐渐减小；该阶段

运动状态参数变化剧烈，垂向速度呈现大幅振荡，

重心升沉幅度较大，期间可能发生弹跳（本文中

图 ５　降落过程运动状态曲线

Ｆｉｇ．５　Ｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｃｕｒｖｅｓ

３３８
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即出现弹跳现象），并伴随姿态角剧烈俯仰。

２）滑水阶段。运动状态参数振荡幅度减小，
飞机重心距水面高度变化先趋于稳定，后缓步下

沉，此间不在发生弹跳或剧烈的俯仰。过载振荡

幅度较小，滑水运动产生的水动力主导运动姿态

变化。

３）漂浮阶段。所有参数随时间发展趋于稳
定，飞机的水面姿态接近静水漂浮状态，静水浮力

成为主要的外部载荷，垂向过载趋近于 １（即外力
作用主要为静水浮力，其值接近飞机自身重力）。

２．２．１　冲击阶段
冲击阶段是飞机在水面降落的初始阶段，该

阶段包含了飞机从接近水面到触水冲击的过程，

主要作用在该阶段的冲击载荷是垂向的入水冲击

运动与水平方向的滑水运动共同产生的。由冲击

引起的大过载会导致飞机运动姿态产生剧烈变

化，其中飞机触水弹起现象是冲击阶段的典型特

征之一。该阶段从开始时刻持续到约 ４．８ｓ，定义
重心距水面高度位置变化“峰谷峰”为一次冲击
过程，本工况冲击阶段共发生３次冲击，命名为首
次冲击、第一次二次冲击、第二次二次冲击。图６

图 ６　冲击阶段运动状态和过载变化历程曲线

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅａｎｄｏｖｅｒｌｏａｄｈｉｓｔｏｒｙ

ｃｕｒｖｅｓｄｕｒｉｎｇｉｍｐａｃｔｓｔａｇｅ

展示了冲击阶段飞机的运动状态和过载的变化

历程。

１）首次冲击
计算初期飞机自水面上方向水面迫近，触水

前作用于飞机的外载荷为气动力。如图 ６所示，
从初始时刻到０．４ｓ左右，垂向过载约为０．８不足
以抵抗重力，故指向下的垂向速度不断增大，由初

始的１．５０ｍ／ｓ到最大２．５３ｍ／ｓ；０．４～０．５５ｓ尚未
触水，而向上的垂向过载开始增加。本文认为发

生该情况的原因是飞机逐渐迫近水面时，机身底

部与水面之间形成了一层空气垫，气垫效应使飞

机受到了向上的压力，故而垂向过载增加。０．５５ｓ
时姿态角为 ３．６３°左右，而此前飞机已经展现出
明显的低头趋势，可见初始的低头趋势主要是气

动力造成的。

如图７所示，为显示清楚，压力云图的范围为
正负０．３倍大气压（图中是相对标准大气压值，
后同）。０．５５ｓ时断阶最低点触水，由入水冲击产
生的向上的垂向过载陡升，其峰值出现在飞机刚

发生触水的片刻后０．６１ｓ，为１．６８，这与通常水上
迫降的载荷系数量级是一致的。随着飞机的进一

步下沉，下沉速度减小，垂向过载呈缓慢减弱趋势，

０．９ｓ飞机下沉速度降为０ｍ／ｓ时，飞机重心距水面
高度位置到达最低点３．７１ｍ，此时断阶距离水面高
度０．３９ｍ。此刻之后在垂向载荷的作用下机身开
始第一次反弹，随着重心被不断抬高，机身入水体

积减少，静水浮力降低，垂向冲击过载陡降，但依旧

可以维持飞机向上弹起。２．０７ｓ时重心处于第一
次弹起的最高值 ４．７８ｍ，而后开始回落，回落过程
中冲击过载逐渐上升，开始第一次二次冲击。

２）第一次二次冲击
第一次二次冲击和首次冲击过程相似，但由于

动能的耗散，过载和运动姿态的变化幅度都相较首

次略有削弱。第一次二次冲击从２．０７ｓ开始，期间
垂向过载峰值发生在２．８２ｓ，为１．３２。当３．１ｓ时重心

图 ７　冲击阶段 ０．５５ｓ水面状况和机身底部压力云图

Ｆｉｇ．７　Ｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅ

ｂｏｔｔｏｍｏｆｆｕｓｅｌａｇｅａｔ０．５５ｓｄｕｒｉｎｇｉｍｐａｃｔｓｔａｇｅ

４３８
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距水面高度回落到最低位置４．０４ｍ，此时断阶距离
水面高度０．０７ｍ。此后重心又开始呈现出上升趋
势，开始第二次弹起过程，第二次弹起过程与第一

次类似，４．０２ｓ到达第二次弹起的重心位置最高值
４．２９ｍ，继而回落开始第二次二次冲击。

３）第二次二次冲击
第二次二次冲击的力度远小于首次冲击和第

一次二次冲击，从 ４．０２ｓ开始到 ４．８ｓ结束，期间
最大载荷系数在 １．１１。考虑到重心距水面高度
回升后再未弹起到断阶离开水面的高度，故该阶

段并未包含“峰谷峰”的完整过程。此次冲击之
后冲击阶段结束，进入滑水阶段。

在整个冲击阶段，角加速度和冲击过载变化

趋势相似，故认为垂向载荷的作用对角加速度产

生主要影响。图８展现了从机身触水到第一次弹
起过程中，飞机机身底部压力云图。其中，前三张

图在机身断阶范围处产生了明显的负压，即吸力。

一般认为，断阶处发生的机身底部曲线大曲率变

化是负压产生的主要原因，当流动绕过这里时因

为加速而产生相对负压，这与水上迫降中得到的

经验相同
［１７］
。结合图 ６第三幅图和第四幅图分

析可得，０．６ｓ冲击发生时正压主要作用位置在重
心位置之前，断阶处则产生负压，水载荷作用在飞

机机身底部产生了很大的抬头力矩，伴随飞机姿

态角显著增大机尾逐渐下沉靠近水面；０．９ｓ时冲
击产生的正压力减小，同时因为姿态角增大，机身

下方正压作用位置后移，使抬头力矩减小；０．９ｓ
后机身尾部开始入水，由于机尾距离重心较远而

且机尾在重心后方，尽管机尾处的冲击过载较弱，

仍然产生了较大的低头力矩，直到１．２ｓ左右低头
力矩达到最大值，此后由于第一次反弹开始重心

距水面高度上升，作用于机身尾部的正压力减小，

低头力矩开始减小。从机身触水开始到１．６１ｓ期
间飞机姿态角始终维持增大的趋势，１．６１ｓ时达
到最大值１０．７２°；２．０ｓ时，飞机已经弹起离开水
面，作用在机身底部的主要为气动力。

图 ８　冲击阶段 ０．６～２．０ｓ机身底部压力云图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｈｅｂｏｔｔｏｍｏｆｆｕｓｅｌａｇｅｆｏｒ

０．６－２．０ｓｄｕｒｉｎｇｉｍｐａｃｔｓｔａｇｅ

２．２．２　滑水阶段
在冲击阶段的弹跳运动结束后，飞机垂向运

动因为能量的耗散而不再对运动状态构成主要影

响，此阶段飞机的水平速度依旧较大，故而滑水运

动的影响开始占据主要地位。滑水阶段的姿态角

在前半程基本维持不变，后半程姿态角开始减小

的该时刻为分界点，滑水阶段被分为两个阶段，分

别为机身后段未入水和机身后段入水，如图 ９所
示，这同时也解释了姿态角变化的原因。

图 ９　滑水阶段运动状态和过载变化历程曲线

Ｆｉｇ．９　Ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅａｎｄｏｖｅｒｌｏａｄｈｉｓｔｏｒｙｃｕｒｖｅｓ

ｄｕｒｉｎｇｗａｔｅｒｓｋｉｉｎｇｓｔａｇｅ

１）机身后段未入水
在冲击阶段结束后，飞机进入滑水阶段。由

滑水产生的水平阻力降低水平速度，从而气动力

减小，飞机重心距水面高度下降，机身入水深度增

加，水载荷开始承担主要角色。滑水阶段前半程

主要滑行接触面为包括断阶部位的机身前段，此

阶段姿态角基本维持在８．４°，一直持续到１１．５ｓ。
此时重心距水面高度位置缓慢下降，从 ４．０９ｍ下
降到３．５８ｍ左右。

从图１０所示的机身与水面位置关系可以看
出，滑水阶段的前半段，机身尾部处于水面上方，

飞机水平速度缓步降低但依旧保持向前滑行的运

动，机身前方水面涌起并绕过机身，使上机身底部

产生了一个冲击载荷区，该冲击载荷区的位置依

旧在重心之前，伴随着重心位置的下沉逐渐向机

头部位移动，但同时冲击载荷降低，使该阶段水载

荷产生的抬头力矩与气动力产生的力矩恰巧维持

了基本平衡，从而保持了姿态角的稳定。

５３８
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图 １０　滑水阶段水面状况和机身底部压力云图

（机身后段未入水）

Ｆｉｇ．１０　Ｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｔｈｅｂｏｔｔｏｍｏｆｆｕｓｅｌａｇｅｄｕｒｉｎｇｗａｔｅｒ

ｓｋｉｉｎｇｓｔａｇｅ（ｔａｉｌｄｏｅｓｎｏｔｔｏｕｃｈｗａｔｅｒ）

２）机身后段入水
如图１１所示，重心垂向位移呈现缓步降低的

趋势，１１．５ｓ时刻机身尾部开始入水，产生了较大
的低头力矩，姿态角开始降低。同时机身后端入

水使入水体积增加，导致１２～１３ｓ水平阻力增大，
但逐步降低的水平速度又进一步限制了水平阻力

的增加。

滑水阶段的最后，重心距水面高度位置下沉

至２．６６ｍ，垂向过载趋近于 １，主要用于抵抗
重力。

２．２．３　漂浮阶段
当水平速度降低到一定程度，水平方向滑水

运动产生的载荷逐渐失去主要位置，静水浮力开

始成为水载荷的主要构成部分。漂浮阶段从 １７ｓ
开始持续到最后。

如图 １２所示，此阶段的垂向过载趋于 １，说
明此时垂向除重力外，受力基本为静水浮力；飞机

保持惯性继续向前滑行，并在水平阻力的影响下

稳步减缓滑行速度，当飞机水平速度进一步变小，

作用在重心前端的冲击压力减弱，其提供的抬头

图 １１　滑水阶段水面状况和机身底部压力云图

（机身后段入水）

Ｆｉｇ．１１　Ｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｔｈｅｂｏｔｔｏｍｏｆｆｕｓｅｌａｇｅｄｕｒｉｎｇｗａｔｅｒ

ｓｋｉｉｎｇｓｔａｇｅ（ｔａｉｌｔｏｕｃｈｅｓｗａｔｅｒ）

图 １２　漂浮阶段运动状态和过载变化历程曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅａｎｄｏｖｅｒｌｏａｄｈｉｓｔｏｒｙ

ｃｕｒｖｅｓｄｕｒｉｎｇｆｌｏａｔｉｎｇｓｔａｇｅ

力矩减弱，姿态角减小；随着飞机姿态角的减小，

机身前部逐渐入水，冲击压力区逐渐前移，但总体

上冲击压力已经很弱，抬头力矩不再随之增加。

６３８
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整个过程中姿态角由 ４．３２°降低至 ２．７１°，最终逐
渐接近飞机静水漂浮时的姿态。图 １３展示了此
阶段飞机的水面状况。

图 １３　漂浮阶段水面状况和机身底部压力云图

Ｆｉｇ．１３　Ｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆ

ｔｈｅｂｏｔｔｏｍｏｆｆｕｓｅｌａｇｅｄｕｒｉｎｇｆｌｏａｔｉｎｇｓｔａｇｅ

３　结　论

本文利用整体运动网格技术结合 ＶＯＦ方法
和六自由度模型，模拟了某型水上飞机水面降落

的全过程，得到了较好的模拟结果，由此得到整体

运动网格方法在解决水上飞机水面降落问题时具

备良好的适应性。该方法计算成本低，稳定性好，

模拟结果可靠，在处理长距离滑水问题时优点尤

其突出。

本文的模拟结果展示了运动状态参数和受力

状况的变化历程，并结合压力分布云图和水面状

况，对水面降落过程进行定性与定量分析。本文

将某型水上飞机在水面上降落过程划分为３个阶
段，即冲击阶段、滑水阶段、漂浮阶段。各个阶段

的主要特征如下：

１）冲击阶段。飞机垂向的冲击运动产生的
过载主导该过程。该过程运动姿态变化剧烈，本

文工况中出现的弹跳运动为该阶段的典型状况。

２）滑水阶段。垂向方向的动能随着冲击很
快被水的阻尼耗散，而此时仍然具有较大的水平

速度，因此水平方向滑水运动产生的过载主导该

过程。该过程中飞机重心距水面高度稳步下沉，

运动姿态不再剧烈变化，而是在各载荷的相互作

用下趋向稳定。在本文工况中，机身后段入水前

滑水阶段产生的稳定（相对于冲击阶段）冲击压

力使得姿态角大小维持稳定，直到机身后段入水。

机身后段入水后姿态角缓步减小。

３）漂浮阶段。随着水平速度的逐渐减小，滑
水运动的作用减弱，静水浮力接替主导位置。该

阶段冲击压力很弱，从而抬头力矩减弱，姿态角逐

渐下降，重心距水面高度几乎不变，整体运动状态

趋于最终的静水漂浮姿态。
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离与控制、大迎角空气动力学、飞行器气动布局等。

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｎｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｅａｐｌａｎｅｉｎ
ｗｈｏｌｅｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

ＺＨＡＯＹｕｎｋｅ，ＱＵＱｉｕｌｉｎ，ＬＩＵＰｅｉｑｉｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｅａｐｌａｎｅｌａｎｄｉｎｇｍｏｖｅｍｅｎｔａｔｔｉ
ｔｕｄｅａｎｄｆｏｒｃｅ，ｗｈｉｃｈｉｓａｃｏｍｐｌｅｘｐｒｏｂｌｅｍｃｏｍｂｉｎｉｎｇｗａｔｅｒｖａｐｏｒｔｗｏｐｈａｓｅｆｌｏｗ，ｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓ．
Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｇｌｏｂａｌｍｏｔｉｏｎｇｒｉｄｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＦｌｕｅｎｔｃｏｍｍｅｒｃｉａｌｓｏｆｔｗａｒｅｉｓｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈＶＯＦｍｅｔｈ
ｏｄｆｏｒｆｒｅｅｓｕｒｆａｃｅｃａｐｔｕｒｅａｎｄｓｉｘｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｍｏｄｅｌｆｏｒｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａ
ｔｉｏｎｏｆｔｈｅｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｌａｎｄｉｎｇｏｆａｃｅｒｔａｉｎｔｙｐｅｏｆｓｅａｐｌａｎｅｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈａｔ
ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｍｏｔｉｏｎｇｒｉｄｍｅｔｈｏｄｈａｓｇｏｏｄａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙｗｈｅｎｄｅａｌｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｅａ
ｐｌａｎｅｓ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｅｄｏｖｅｒｌｏａｄｃｕｒｖｅ，ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｌａｎｄ
ｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｔｈｒｅｅｓｔａｇｅｓ：ｉｍｐａｃｔ，ｗａｔｅｒｓｋｉｉｎｇａｎｄｆｌｏａｔｉｎｇ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｅａｃｈｓｔａｇｅ，
ｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｓｓｕｍｍａｒｉｚｅｄ．Ｍｅｔｈｏｄｓａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓａｒｅｐｒｏ
ｖｉｄｅｄｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｓｅａｐｌａｎｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｅａｐｌａｎｅ；ＣＦＤ；ｇｌｏｂａｌｍｏｔｉｏｎｇｒｉｄ；ｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ；ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０８２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１１１０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００１１６１１：０１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１１５．１７０２．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｐｑ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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