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ＸＵＹｕｈｅｎｇ，ＣＨＥＮＧＳｉｙｉ，ＰＡＮＧＭｅｎｇｙａｎｇ（２１６８）
!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!

Ａｒａｎｇｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｈｙｂｒｉｄｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｆｕｚｅｂａｓｅｄｏｎｉｎｓｔａｎｔｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

ＷＡＮＧＸｉｏｎｇｗｕ，ＨＡＯＸｉｎｈｏｎｇ，ＪＩＡＪｉａｎｇｕａｎｇ，ＬＩＰｉｎｇ，ＣＨＥＮＱｉｌｅ（２１７６）
!!!!!!!!!!!!!!!!!!

ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｉｎＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ

ＤＯＮＧＳｕｈｕｉ，ＹＡＯＸｉｕｊｕａｎ，ＧＡＯＸｉａｎｇ，ＨＡＮＺｈａｏｈｕｉ，ＹＡＮＹｉ，ＳＵＮＹｕｎｌｏｎｇ（２１８４）
!!!!!!!!!!!!!
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基于 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号的定位技术
秦红磊，谭滋中，丛丽，赵超
（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为摆脱对全球导航卫星系统（ＧＮＳＳ）的依赖，克服其有意或无意干扰情况下
无法工作等问题，可采用机会信号（ＳＯＰ）实现定位，低轨卫星机会信号具备信号功率高、覆盖
性广及无需增建基础设施等优点。提出了利用轨道通信卫星（ＯＲＢＣＯＭＭ）系统实现天基机会
信号定位。通过对 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号的通信体制进行深入研究，实现了利用 ＯＲＢ
ＣＯＭＭ卫星机会信号获取多普勒测量信息，建立了瞬时多普勒定位及其几何精度因子的数学
模型，并采用卫星 ＴＬＥ数据结合轨道预测模型获得的卫星轨道信息实现 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会
信号定位。实测结果表明：利用 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号可实现精度优于 １４０ｍ的定位。研
究成果对基于天基机会信号定位技术的理论研究及应用具有重要意义。

关　键　词：机会信号（ＳＯＰ）；低轨卫星；轨道通信卫星（ＯＲＢＣＯＭＭ）系统；几何精度因
子；瞬时多普勒定位

中图分类号：Ｐ２２８．１；ＴＮ９６７．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１１９９９０８

　　尽管全球导航卫星系统（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
ＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）随着位置服务需求的日益
增长得到了快速的发展，但其存在信号弱、容易受

到干扰等缺点，越来越多的备用导航定位技术被

提出，以摆脱对 ＧＮＳＳ系统的依赖。利用广泛存
在的无线电机会信号导航（ＯｐｐｏｒｔｕｎｉｓｔｉｃＮａｖｉｇａ
ｔｉｏｎ，ＯｐＮａｖ）［１２］及协作机会信号导航（Ｃｏｌｌａｂｏｒａ
ｔｉｖｅＯｐｐｏｒｔｕｎｉｓｔｉｃＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，ＣＯｐＮａｖ）近年来得到
了广泛的关注

［３］
。典型系统如美国提出的全源

导航（ＡｌｌＳｏｕｒｃｅＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，ＡＳＰＮ）
技术，该技术提出利用一切可以利用的信号资源实

现融合导航定位；类似的还有英国国防部研发的

Ｎａｖｓｏｐ（ＮａｖｉｇａｔｉｏｎｖｉａＳｉｇｎａｌｓｏｆＯｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ）系统。
机会信号功率强、占用频谱宽、广泛存在，因

此具有抗干扰能力强且投入低的优点
［４］
，而将低

轨卫星无线电信号作为机会信号具有更广的覆盖

范围。目前，成熟的典型低轨卫星系统有铱星

（ＩＲＩＤＩＵＭ）、轨道通信卫星（ＯＲＢＣＯＭＭ）和全球
星（Ｇｌｏｂａｌｓｔａｒ）等［５７］

。Ｇｌｏｂａｌｓｔａｒ卫星系统和 ＯＲ
ＢＣＯＭＭ卫星系统本身均具备位置信息服务，铱
星公司 ２０１６年宣布在第二代卫星 ＩＲＩＤＩＵＭ
ＮＥＸＴ系统中增加了定位服务，然而以上低轨卫
星定位服务需授权才可使用。

国外计划未来建造大量低轨卫星系统，２０１５
年 ＯｎｅＷｅｂ公司宣布在未来构建一个含有 ６４８颗
卫星的低轨卫星系统

［８］
；同年 ＳｐａｃｅＸ和 Ｇｏｏｇｌｅ

宣布合作构建一个含有更多卫星的低轨卫星系

统，共含有４０００颗卫星［９］
；三星公司也计划在未

来建立含有 ４６００颗低轨卫星的卫星系统［１０］
；

Ｂｏｅｉｎｇ公司也启动了构建低轨卫星系统计划［１１］
。

国内也计划发射大量的低轨卫星，如鸿雁全球卫

星星座、虹云工程计划。现有低轨卫星系统和未

来计划发射的大量低轨卫星为基于低轨卫星机会

信号的定位技术提供了基础。

qwqw
新建图章
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本文研究将低轨卫星作为机会信号源，在不

需要授权下即可利用低轨卫星实现定位。在前期

研究中，利用铱星（ＩＲＩＤＩＵＭＮＥＸＴ）机会信号实
现了定位

［１２］
。本文主要研究将另一种低轨卫星

（ＯＲＢＣＯＭＭ）信号作为机会信号实现定位。由于
ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号仅部分信息已知，重点
分析信号体制并给出定位观测信息获取方法。提

出利用瞬时多普勒定位方法实现定位，给出了详

细的定位数学模型，对多普勒定位几何精度因子

的物理意义进行了解释。通过搭建卫星信号采集

平台，实现了实际卫星信号的定位。首先，对 ＯＲ
ＢＣＯＭＭ卫星机会信号通信体制进行了深入分
析，为定位信息观测量的获取提供了基础。其次，

介绍了基于 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号的定位原
理，给出了定位观测信息多普勒频率的估计方法，

以及瞬时多普勒定位原理及数学模型，并阐述了多

普勒定位几何精度因子的物理意义。最后，利用实

际接收的 ＯＲＢＣＯＭＭ第二代卫星（ＯＧ２）信号实现
了定位，验证了本文方法的有效性和正确性。

１　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星轨道及信号体制

ＯＲＢＣＯＭＭ卫星星座分布决定了接收机可见
卫星数量，而定位观测信息提取方法与信号体制

有关，本节主要分析 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星星座结构和
信号体制特性。

ＯＲＢＣＯＭＭ卫星通信系统是能够实现数据全
球通信的卫星系统

［１３］
。ＯＲＢＣＯＭＭ空间星座最

初计划如图１所示。主星座４个轨道平面（Ａ，Ｂ，
Ｃ，Ｄ），每个平面均匀配置 ８颗星，轨道高度为
８２５ｋｍ，倾角为 ４５°；辅助星座 ２个轨道平面（Ｇ，
Ｆ），每个平面配置 ２颗星，倾角分别为 １０８°和
７０°，轨道高度为 ７７５ｋｍ；赤道面（Ｅ）曾设 ６颗高
度为９７５ｋｍ的卫星［１４］

。ＯＲＢＣＯＭＭ公司于 ２００８
年宣布部署第二代卫星（ＯＧ２）星座。目前，共 １２
颗 ＯＧ２卫星在轨运行，均匀分布在 ４个主轨道平
面。ＯＧ２卫星轨道高度为 ６２０ｋｍ，轨道倾角为
４７°，轨道周期为９７ｍｉｎ。本文采用ＯＧ２卫星实现
接收机定位。

ＯＲＢＣＯＭＭ卫星下行链路占用频带为 １３７～
１３８ＭＨｚ，共包括 １３个信道，频带分配如图 ２所
示。１２个带宽为 ２５．０ｋＨｚ的信道用于与用户终
端通信（采用 ＦＤＭＡ多址连接），另外 １个带宽为
５０．０ｋＨｚ的信道用于与关口站通信。所有 ＯＲＢ
ＣＯＭＭ卫星共用１２个用户链路下行信道，频率复
用次数为 ４次［１５］

。本文主要采用卫星至用户下

行链路信号实现定位。

图 １　ＯＲＢＣＯＭＭ系统星座计划

Ｆｉｇ．１　ＯＲＢＣＯＭＭｓｙｓｔｅｍｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｐｌａｎ

图 ２　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星下行链路频带分配

Ｆｉｇ．２　ＯＲＢＣＯＭＭｄｏｗｎｌｉｎｋｆｒｅｑｕｅｎｃｙｂａｎｄａｓｓｉｇｎｍｅｎｔ

用户下行链路采用 ＳＤＰＳＫ（ＳｙｍｍｅｔｒｉｃａｌＤｉｆ
ｆｅｒｅｎｔｉａｌＰｈａｓｅＳｈｉｆｔＫｅｙｉｎｇ）调制方式，数据率为
４８００ｂｉｔ／ｓ。调制采用 ０数据状态和 １数据状态
分别引起相位负９０°和正９０°变化。

采集的实际信号显示每颗 ＯＧ２卫星最多
同时在 ２个信道内发射信号，所占信道频带在
几天内保持不变。ＯＲＢＣＯＭＭ卫星在用户下
行链路内持续发射 ＳＤＰＳＫ调制的信号，为提取
定位观测信息并最终实现接收机定位提供了

基础。

２　ＯＲＢＣＯＭＭ定位方法

接收机定位需要观测信息、卫星轨道和定位

解算，本文利用 ＯＲＢＣＯＭＭＯＧ２卫星的多普勒频
率作为定位观测信息，采用公开的 ＴＬＥ数据及轨
道预测模型

［１６］
计算 ＯＧ２卫星轨道，定位方法采

用瞬时多普勒定位技术。本节主要给出了 ＯＧ２
卫星多普勒频率的估计方法，并介绍了瞬时多普

０００２
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勒定位原理及数学模型。

２．１　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号多普勒频率估计
ＯＧ２卫星机会信号到达地面功率一般高于

噪声，然而相比于直接通过快速傅里叶变换（Ｆａｓｔ
ＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＦＦＴ）处理并根据频谱对称性或
峰值谱线对应的频率获得多普勒频率粗测量的其

他信号，ＳＤＰＳＫ调制的 ＯＧ２信号无法通过其频谱
直接获得多普勒测量值。另外，采用最大似然估

计（ＭａｘｉｍｕｍＬｉｋｅｌｉｈｏｏｄＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ，ＭＬＥ）方法［１７］

进行多普勒精确测量时，根据多普勒粗测量值产

生的本地载波与 ＯＧ２信号进行相关时，相关峰会
受到数据位的影响。综上，本文先对 ＯＧ２卫星机
会信号平方处理获得 ２倍频信号，再利用 ＦＦＴ和
ＭＬＥ方法估计多普勒频率。

ＳＤＰＳＫ调制信号表达式为

ｓ（ｔ）＝∑
∞

ｉ＝－∞

ｇ（ｔ－ｉＴｓ）ｅｘｐ［ｊ（ωｃｔ＋φｉ）］ （１）

式中：ωｃ为载波频率；Ｔｓ为符号时间；ｇ（ｔ）为脉冲
函数；φｉ为第 ｉ位数据的调制相位。

令 ｂｍ 表示基带数据信息，则 φｉ满足以下
条件：

φｉ ＝φｉ－１＋
π
２δｍ

δｍ ＝
－１ ｂｍ ＝０

１ ｂｍ ＝{









１

（２）

对式（１）进行平方处理得到

ｓ２（ｔ）＝∑
∞

ｉ＝－∞

ｇ（ｔ－ｉＴｓ）ｅｘｐ［ｊ（ω′ｃｔ＋φ′ｉ）］ （３）

式中：ω′ｃ＝２ωｃ；φ′ｉ＝２φｉ＝２φｉ－１＋πδｍ。
可以看出，平方后的信号码元相位变化为

±π，是一种基带信号为０／１交替的特殊 ＢＰＳＫ调
制信号。基带信号不断重复 ０／１交替过程中，信
号频谱分别在中心频率的左右两侧对称出现峰值

谱线，其间距为码速率大小。令平方后的信号频

谱中的２个峰值谱线对应频率分别为 ｆ１和 ｆ２且
ｆ１＜ｆ２，则原始信号中心频率 ｆ表达式为

ｆ＝
ｆ１
２
＋
ｆ２－ｆ１
４

（４）

根据式（４）和信号标准频率可得到多普勒频
率粗测量。在 ＦＦＴ分辨率带宽内采用最大似然
估计方法

［１７］
进行多普勒精确测量，最优估计函

数为

Ｉ（ｆ）＝１
Ｎ ∑

Ｎ－１

ｎ＝０
ｘ［ｎ］ｅｘｐ（－ｊ２πｆｎ）

２
（５）

式中：Ｉ（ｆ）为最优估计函数；ｆ为载波频率估计；
ｘ［ｎ］为平方信号。

信号相位估计为


～
＝ａｒｃｔａｎ

－∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｘ［ｎ］ｓｉｎ（２πｆ

　～

０ｎ）

∑
Ｎ－１

ｎ＝０
ｘ［ｎ］ｃｏｓ（２πｆ

　～

０ｎ









）

（６）

式中：ｆ
　～

０为信号频率最优估计值。

２．２　ＯＲＢＣＯＭＭ 卫星多普勒定位方法
接收机获得 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星的多普勒频率

测量后，可采用瞬时多普勒定位方法实现定位解

算。本节主要介绍利用 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信
号实现接收机定位解算的原理及数学模型。

接收机在某时刻接收到 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机
会信号并测量出多普勒频率，其位置一定位于以

ＯＲＢＣＯＭＭ卫星为顶点的圆锥面上，且该圆锥面
上所有点对应的多普勒频率均相等。当接收机同

时得到多个多普勒频率时，通过多个等多普勒圆

锥面的交点即可获得接收机位置
［１８］
，此即为 ＯＲ

ＢＣＯＭＭ卫星机会信号多普勒定位原理的几何解
释。一般情况下，同时可见 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星个数
至多２颗，对于位置保持不变的静止接收机，可采
用多历元定位方法

［１９］
，即采用多个不同时刻的

ＯＲＢＣＯＭＭ卫星多普勒频率实现接收机定位
解算。

下面给出 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星多普勒定位的数
学模型。静止接收机在某一时刻测量得到的卫星

多普勒频率表达式为

ρ＝ｖ·
ｒ－ｒｕ
ｒ－ｒｕ

＋ｆｕ＋ερｋ （７）

式中：ρ为 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星的多普勒频率，ｍ／ｓ；ｒｕ
为接收机位置向量；ｒ和 ｖ分别为 ＯＲＢＣＯＭＭ卫
星位置矢量和速度矢量；ｆｕ为接收机钟偏；ερｋ为

多普勒频率误差。

接收机持续接收一段时间 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星
机会信号后，将获得多个不同卫星不同时刻的多

普勒频率信息。令 ρ＝［ρ１　ρ２　…　ρｋ］
Ｔ
表示 ｋ

个多普勒观测向量，ρ
＾

＝［ρ
＾

１　ρ
＾

２　…　ρ
＾

ｋ］
Ｔ
表示

ｋ个多普勒频率估计量。令 ｕ＝［ｒｕ　ｆｕ］表示接
收机真实状态量（位置矢量 ｒｕ＝［ｒｕｘ　ｒｕｙ　ｒｕｚ］和

钟偏 ｆｕ），ｕ０＝［ｒｕ０　ｆｕ０］表示接收机状态量先验
信息。令ｄ（ｕ）表示测量多普勒与估计多普勒的
残差向量，ｄ（ｕ）在 ｕ０处进行线性化得到

Δｕ＝ ｄ（ｕ）
[ ]ｕ

Ｔ ｄ（ｕ）
[ ]( )ｕ

－１ ｄ（ｕ）
[ ]ｕ

Ｔ

ｄ（ｕ）
ｕ＝ｕ０

（８）
式中：Δｕ＝［Δｒｕ０　Δｆｕ０］

Ｔ
为接收机先验信息ｕ０与

１００２
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接收机真实状态量的差；
ｄ（ｕ）
ｕ [＝ ｄ１

ｕ
　
ｄ２
ｕ
　…

ｄｋ
 ]ｕ

Ｔ

为 ｋ个多普勒残差对接收机状态的导数矩

阵，ｄｋ为第 ｋ个多普勒残差，因此有
ｄｋ
ｕ [＝ ｄｋ

ｕ
　

ｄｋ
ｆ ]
ｕ
。

根据多普勒残差表达式有

ｄｋ
ｆｕ
＝１ （９）

ｄｋ
ｒｕ

＝ｖｋ·（ｒｋ－ｒｕ）
（ｒｋ－ｒｕ）

Ｔ

ｒｋ－ｒｕ
３ －

ｖｋ
ｒｋ－ｒｕ

Ｅ３×３

（１０）
式中：ｒｋ和 ｖｋ分别为第 ｋ个多普勒频率测量对应
的 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星的位置矢量和速度矢量；Ｅ３×３
为单位矩阵。

根据式（８）～式（１０）得到 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星多
普勒定位线性导航状态更新方程为

ｄ（ｕ０）＝ＧΔｕ＋ε （１１）

Ｇ＝

ｖ１·（ｒ１－ｒｕ０）
（ｒ１－ｒｕ０）

Ｔ

ｒ１－ｒｕ０
３－

ｖ１
ｒ１－ｒｕ０

Ｅ３×３ １

 

ｖｋ·（ｒｋ－ｒｕ０）
（ｒｋ－ｒｕ０）

Ｔ

ｒｋ－ｒｕ０
３－

ｖｋ
ｒｋ－ｒｕ０

Ｅ３×３


















１

（１２）
式中：Δｕ＝［Δｒｕ　Δｆｕ］为接收机状态更新向量；
Ｇ为多普勒定位雅可比矩阵；ε为测量和线性化
误差向量。

利用牛顿迭代运算，令 ｕｉ和 Δｕｉ分别表示第
ｉ次接收机状态量估计和修正量，则第 ｉ＋１次迭
代解算的接收机状态量估计 ｕｉ＋１的表达式为
ｕｉ＋１ ＝ｕｉ＋Δｕｉ （１３）

ＯＲＢＣＯＭＭ卫星多普勒定位性能与卫星几何
分布及轨道特性有关。令 Ｈ ＝（ＧＴＧ）－１，Ｈ１１、
Ｈ２２、Ｈ３３表示其对角线元素，则多普勒定位几何
精度因子 ＤＯＰＤ表达式为

ＤＯＰＤ ＝ Ｈ１１＋Ｈ２２＋Ｈ槡 ３３ （１４）
多普勒频率测量等效为速度时，ＤＯＰＤ 的单

位为 ｓ，物理意义代表接收机真实位置以 ＯＲＢ
ＣＯＭＭ卫星多普勒测量误差的等效速度到达定
位解算的位置所用的时间。

接收机持续获得 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星多普勒频
率测量并利用 ＴＬＥ数据及轨道预测模型获得卫
星轨道后，即可利用上述多普勒定位方法实现基

于 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号的接收机定位。

３　实验验证

３．１　ＯＲＢＣＯＭＭ 实际信号分析及多普勒频率
估计

　　本节主要对实际采集的 ＯＲＢＣＯＭＭ 卫星
（ＯＧ２）机会信号进行时频域分析，并估计信号多
普勒频率。采集平台主要包括天线、射频前端和

数据处理单元，采集系统框图如图３所示。
图４给出了 ＯＧ２卫星机会信号的实时频谱。

此时仅有一颗 ＯＧ２卫星划过接收机头顶，该颗卫
星同时在信道１１和信道９发送信号，分别对应图
中 Ａ信号和 Ｂ信号。２个信道的标准频率分别为
１３７．２８７５ＭＨｚ和 １３７．７３７５ＭＨｚ。在 １３７．５ＭＨｚ
频带附近的 Ｃ信号为硬件采集平台射频前端引
起的噪声信号。

图５给出了 ＯＧ２卫星机会信号的三维瀑布
图。可以看出，在９ｍｉｎ内可持续接收到 ＯＧ２卫星
信道９和信道１１的信号，信号功率明显高于噪声。

上述给出了 ＯＧ２卫星机会信号实时分析结
果，接下来将采集器中心频率设置为１３８ＭＨｚ，持

图 ３　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号采集系统框图

Ｆｉｇ．３　ＢｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆＯＲＢＣＯＭＭｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ

ｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

图 ４　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星用户链路信道 ９和

信道 １１信号功率谱

Ｆｉｇ．４　ＳｉｇｎａｌｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆＯＲＢＣＯＭＭｕｓｅｒ

ｌｉｎｋｓｃｈａｎｎｅｌ９ａｎｄｃｈａｎｎｅｌ１１

２００２
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图 ５　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星用户链路信道 ９和

信道 １１信号瀑布图

Ｆｉｇ．５　ＳｉｇｎａｌｗａｔｅｒｆａｌｌｐｌｏｔｏｆＯＲＢＣＯＭＭｕｓｅｒ

ｌｉｎｋｓｃｈａｎｎｅｌ９ａｎｄｃｈａｎｎｅｌ１１

续采集数据 ５ｍｉｎ。ＯＧ２卫星信道 ９和信道 １１信
号频率经下变频变为２７．７３７５ＭＨｚ和２７．２８７５ＭＨｚ。
对采集的信号进行滤波处理得到相应信道信号数

据，并估计信号多普勒频率。

取１００ｍｓ的 ＯＧ２卫星信道１１信号进行平方
处理并进行 ＦＦＴ变换后，可以获得 ２个峰值谱
线，如图６所示。２个峰值谱线对应的频率 ｆ１和 ｆ２
分别为５４５７７２３４．８Ｈｚ和５４５８２０３４．８Ｈｚ，２个谱线
的距离为４８００Ｈｚ，其值等于 ＯＧ２卫星机会信号的
数据率。根据式（４）可以获得原始信号的中心频
率粗略估计结果为 ２７２８９８１７．４Ｈｚ，对应的多普勒
频率粗测量值为２３１７．４Ｈｚ。采用式（５）得到的信
号中心频率精测量值为 ２７２８９８１６．１Ｈｚ，则卫星信
号数据的多普勒频率精测量值为 ２３１６．１Ｈｚ。对
ＯＧ２卫星信道９信号采用上述方法同样可以获得
信号多普勒频率。

实验结果证明，ＯＧ２卫星持续在用户下行链
路发送信号，并且可采用本文方法估计信号多普

勒频率。

图 ６　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星信道 １１信号平方处理后的频谱

Ｆｉｇ．６　ＳｐｅｃｔｒｕｍｏｆＯＲＢＣＯＭＭｃｈａｎｎｅｌ１１

ｓｉｇｎａｌａｆｔｅｒｓｑｕａｒｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ

３．２　ＯＲＢＣＯＭＭ 多普勒频率定位
本节对 ＯＧ２卫星机会信号进行长时间采集，

测量卫星多普勒频率，并结合卫星 ＴＬＥ轨道信息
实现接收机静态定位。

持续接收 ＯＧ２卫星机会信号 ４８ｍｉｎ，期间接
收机保持静止。将数据分为连续的多个 ３６０ｍｓ
数据块，采用匹配滤波器对每个数据块进行检测，

当存在卫星机会信号时，估计信号中心频率和多

普勒频率。图７给出此段时间内可见卫星的信号
中心频率估计结果。

可以看出，４８ｍｉｎ内可见卫星共 ３颗：Ｓａｔ１、
Ｓａｔ２和 Ｓａｔ３，每颗卫星同时在 ２个信道内发射信
号，共６个信号中心频率曲线，同一卫星不同信道
信号的中心频率曲线形状大体相同。此段时间内

任意时刻最多可见卫星 １颗，Ｓａｔ１和 Ｓａｔ３卫星星
下点轨迹距离接收机较近且属于同一轨道，在信

道９和信道１１发送信号，Ｓａｔ２卫星在信道 ６和信
道１０发送信号。

Ｓａｔ１和 Ｓａｔ３卫星的信道 １１信号及 Ｓａｔ２卫星
的信道６的信号多普勒曲线如图８所示。可以看
到，ＯＲＢＣＯＭＭ卫星的多普勒范围在 ±３ｋＨｚ之
间。Ｓａｔ１和 Ｓａｔ３卫星的信道９及 Ｓａｔ２卫星的信道
１０的信号多普勒曲线与图 ８中对应卫星的多普
勒曲线的形状大致相同。

本文利用卫星多个历元的多普勒频率实现定

位，分为 ２颗卫星和 ３颗卫星定位 ２种情况。２
颗卫星定位时，观测信息采用 Ｓａｔ１卫星信道１１信
号和 Ｓａｔ２卫星信道 ６信号的多普勒频率。３颗卫
星定位时，增加了 Ｓａｔ３卫星信道１１信号的多普勒
频率观测。

首先，将每颗卫星所有不同时刻的多普勒频

率测量值均匀分组；其次，在每组中随机选取一个

图 ７　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号中心频率曲线

Ｆｉｇ．７　ＣｅｎｔｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆＯＲＢＣＯＭＭ

ｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ

３００２
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图 ８　ＯＲＢＣＯＭＭ卫星用户链路信道 ６和

信道 １１信号多普勒曲线

Ｆｉｇ．８　ＤｏｐｐｌｅｒｃｕｒｖｅｓｏｆＯＲＢＣＯＭＭｕｓｅｒ

ｌｉｎｋｓｃｈａｎｎｅｌ６ａｎｄｃｈａｎｎｅｌ１１ｓｉｇｎａｌ

测量值，不同卫星的共２５个观测历元的多普勒频
率组合成定位观测信息，并利用高程辅助

［２０］
瞬时

多普勒定位进行定位解算；最后，利用 ２５个不同
观测历元多普勒频率进行组合 ８００次，分别进行
定位解算并统计定位误差均值和 ＲＭＳ值。下面
分别给出２颗卫星和３颗卫星情况下定位误差的
统计结果和分析。

表１给出了高程辅助情况下的定位误差统计
结果，此时高程辅助信息固定为高度真值。２颗
卫星定位时，定位误差主要分布在北向，误差均值

和 ＲＭＳ值均大于 １００ｍ，在东向上误差具有较大
的波动。当增加卫星个数时，东向误差均值和

ＲＭＳ值变化较小，但北向误差明显有所改善，由
于增加了卫星，改善了卫星几何分布，使得东向和

北向误差 ＲＭＳ值都在８０ｍ左右。
表２给出了无高程辅助和有高程辅助情况下

的定位误差对比结果。可以看出，高程辅助可以

有效改善定位精度，２颗卫星情况下，三维定位
（３Ｄ定位）误差ＲＭＳ值可以达到２２４ｍ，水平定位
（２Ｄ定位）误差 ＲＭＳ值可以达到 １７４ｍ，３颗卫星
情况下，三维定位（３Ｄ定位）误差 ＲＭＳ值可以达
到２００ｍ，水平定位（２Ｄ定位）误差ＲＭＳ值可以达
到１２０ｍ。

表 １　高程辅助多普勒定位误差统计结果

Ｔａｂｌｅ１　ＥｒｒｏｒｓｔａｔｉｓｔｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆＤｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

ｗｉｔｈｈｅｉｇｈｔａｉｄ

统计方法 东向误差／ｍ 北向误差／ｍ

均值（２颗卫星定位） ３５ １３７

ＲＭＳ（２颗卫星定位） ９０ １５０

均值（３颗卫星定位） ３６ ６８

ＲＭＳ（３颗卫星定位） ８４ 　８６

表 ２　有无高程辅助情况下的定位误差结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｒｒｏｒｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

ｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｈｅｉｇｈｔａｉｄ

卫星个数 ３Ｄ定位误差 ＲＭＳ／ｍ ２Ｄ定位误差 ＲＭＳ／ｍ

２颗 ２２４ １７４

３颗 ２００ １２０

　　将高程辅助信息误差固定在 ４０ｍ范围内，重
复上述定位实验。实验结果显示，此时高程辅助

信息误差对２颗卫星和３颗卫星定位的水平定位
精度的影响均不超过 １５ｍ。综上所述，利用实际
ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号可以实现接收机定位，
高程辅助误差在４０ｍ范围内时，接收机水平定位
精度可以达到１４０ｍ。

４　结 束 语

本文提出利用 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号实
现接收机定位，并利用实际信号进行实验验证。

对 ＳＤＰＳＫ调制的 ＯＲＢＣＯＭＭ卫星机会信号
进行平方处理，并利用 ＦＦＴ和 ＭＬＥ方法有效测量
多普勒频率。利用瞬时多普勒定位方法，并结合

轨道预测模型计算的卫星轨道信息可以实现接收

机定位。实验结果表明，在高程辅助情况下水平

定位精度可以达到 １４０ｍ，验证了本文方法的正
确性和有效性。为 ＧＮＳＳ受到强干扰导致不能正
常工作的环境下，提供一种有效的定位手段。

针对卫星机会信号定位技术，下一步主要研

究联合采用 ＯＲＢＣＯＭＭ和 ＩＲＩＤＩＵＭ两种卫星机
会信号实现接收机定位。
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ＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎＯＲＢＣＯＭＭｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ
ＱＩＮＨｏｎｇｌｅｉ，ＴＡＮＺｉｚｈｏｎｇ，ＣＯＮＧＬｉ，ＺＨＡＯＣｈａｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＩｎｏｒｄｅｒｔｏｇｅｔｒｉｄｏｆｔｈｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｏｎＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）ａｎｄｏｖｅｒ
ｃｏｍｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｉｔｃａｎｎｏｔｗｏｒｋｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｎｔｉｏｎａｌｏｒｕｎｉｎｔｅｎｔｉｏｎａｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ，ｗｅｃａｎ
ｕｓｅＳｉｇｎａｌｓｏｆＯｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ（ＳＯＰ）ｔｏｒｅａｌｉｚｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ．ＬｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅＳＯＰｈａｖｅａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆ
ｓｔｒｏｎｇｓｉｇｎａｌｐｏｗｅｒ，ｗｉｄｅｃｏｖｅｒａｇｅａｎｄｎｏｎｅｅｄｆｏｒａｄｄｉｔｉｏｎａｌｉｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．ＴｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓｔｏｕｓｅＯｒｂｉｔ
Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ（ＯＲＢＣＯＭＭ）ｓｙｓｔｅｍｔｏｒｅａｌｉｚｅｓｐａｃｅｂａｓｅｄＳＯＰｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ．Ｔｈｒｏｕｇｈａｆｕｒｔｈｅｒｒｅ
ｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｆＯＲＢＣＯＭＭｓｉｇｎａｌｓ，Ｄｏｐｐｌｅｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙ
ＯＲＢＣＯＭＭｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｕｂｌｉｎｇｓｉｇｎａｌｓ，ａｎｄＯＲＢＣＯＭＭｓｉｇｎａｌｓｏｆｏｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｒｅａｌｉｚｅｄ
ｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅＴＬＥｄａｔａｗｉｔｈｏｒｂｉｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｆｔｅｒｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｏｆｉｎ
ｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓＤｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｎｄｇｅｏｍｅｔｒｉｃｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎａｃｔｕａｌ
ＯＲＢＣＯＭＭｓｉｇｎａｌｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｃａｎｒｅａｃｈｂｅｔｔｅｒｔｈａｎ１４０ｍ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｉｓｐａｐｅｒ
ｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｉｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｐｒａｃｔｉｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎｓｐａｃｅ
ｂａｓｅｄＳＯＰ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＳｉｇｎａｌｓｏｆＯｐｐｏｒｔｕｎｉｔｙ（ＳＯＰ）；ｌｏｗｅａｒｔｈｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅ；ＯｒｂｉｔＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ（ＯＲ
ＢＣＯＭＭ）ｓｙｓｔｅｍ；ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｄｉｌｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎ；ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓＤｏｐｐｌｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００１２０１４：５８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１２０．１３３９．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｏｎｇｌｉ＿ｂｈ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

６００２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０２０年 １１月
第４６卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０２００４０１；录用日期：２０２００６０５；网络出版时间：２０２００６１７０９：２７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６１６．１５４６．００１．ｈｔｍｌ
　基金 项 目：国 家 自 然 科 学 基 金 （６１６７２１４９，６１６０２３４１，１１９０１０７９）；吉 林 省 教 育 厅 “十 三 五”科 学 技 术 研 究 规 划 项 目
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通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｘｉａｏｃｈａｏ１８＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：胡建平，杜影，谢琪，等．基于形态学滤波的快速多通道图像ＥＭＤ［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１１）：２００７
２０１７．ＨＵＪＰ，ＤＵＹ，ＸＩＥＱ，ｅｔａｌ．ＡｆａｓｔＥＭＤｆｏｒｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅｓｂａｓｅｄｏｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｆｉｌｔｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ
ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１１）：２００７２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０１１８

基于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ
胡建平１，２，杜影１，谢琪１，王小超２，３，，张道畅１

（１．东北电力大学 理学院，吉林 １３２０１２；　２．北京航空航天大学 虚拟现实技术与系统国家重点实验室，北京 １０００８３；

３．天津工业大学 数学科学学院，天津 ３００３８７）

　　摘　　　要：为了提高多通道图像经验模态分解（ＥＭＤ）方法分解的效率，提出了一种基
于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ方法。利用形态学膨胀和腐蚀滤波可以计算图像上下
包络这一重要特性，实现了多通道图像 ＥＭＤ的快速计算，形态学滤波窗口大小由各通道图像
的平均极值距离确定，将一幅多通道图像自适应分解为若干个尺度从细到粗的内蕴模态函数

（ＩＭＦ）图像和一个体现图像整体变化趋势的余量。大量的实验结果与对比显示，所提方法不
但能够加快 ＥＭＤ方法分解的速度，而且也能够有效地对多通道图像进行自适应分解。通过在
图像融合和图像水印中的应用及大量的实验比较，说明了所提方法能够方便快捷地投入到具

体的图像处理任务中。

关　键　词：经验模态分解（ＥＭＤ）；顺序统计滤波；形态学滤波；内蕴模态图像；图像处理
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２００７１１

　　１９９８年，美国工程院院士 Ｈｕａｎｇ等［１］
提出了

一种适用于处理非线性非平稳信号的经验模态分

解（ＥＭＤ）方法，其对输入的一维信号极大（小）值
点进行三次样条插值得到上（下）包络，并进行重

复筛分操作提取出若干个尺度由细到粗的内蕴模

态函数（ＩＭＦ）分量和一个余量。ＥＭＤ方法是完
全数据驱动的自适应方法，能够避免傅里叶分析

和小波分析对基函数选取的依赖，在气象、地质、

电力、海洋、机械等领域的信号处理和分析中得到

了广泛应用
［２７］
。

为了将 ＥＭＤ方法推广到二维单通道图像
（如灰度图像）上，Ｌｏｎｇ［８］先对图像的行或列做拉
伸变换生成一维信号，再对其进行一维 ＥＭＤ分
解，损坏了图像信号间的关联性。为了在二维空

间上获得更为准确的分解，研究者们尝试了径向

基函数插值
［９１０］
、薄板样条插值

［１１］
、基于 Ｄｅｌａｕ

ｎａｙ三角化的三次多项式插值［１２］
等多种方法提取

二维图像的包络曲面，进而将一维 ＥＭＤ的理论直
接推广到二维空间上。此外，Ｘｕ等［１３］

通过引入

结构极值点插值构建包络图像，并运用四元素

Ｈｉｌｂｅｒｔ变换进行纹理分析。
为了解决通过插值构建包络图像的 ＥＭＤ方

法在筛分处理过程中容易出现过冲和欠冲的问

题，Ｈｕａｎｇ和 Ｋｕｎｏｔｈ［１４］通过求解一个带有不等式
约束的优化模型来构建包络图像。Ｃｏｌｏｍｉｎａｓ
等

［１５］
提出了一种无约束优化的图像 ＥＭＤ方法，

通过求解一个凸优化问题得到 ＩＭＦ图像，无需插
值计算图像包络。尽管这些基于优化的 ＥＭＤ方
法具有更好的数学理论基础，但是分解速度普遍

偏慢。相对而言，基于顺序统计滤波的 ＥＭＤ方

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011002&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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法
［１６１８］

使用顺序统计滤波计算图像的上下包络，

能够更加快速地提取图像的 ＩＭＦ图像。
对于多通道图像（如彩色图像），文献［１９］提

出了一种多通道图像 ＥＭＤ方法，需要通过双拉普
拉斯算子插值计算多通道图像上下包络，在处理

较大尺寸图像时运算速度较慢。Ｂｈｕｉｙａｎ等［２０］
将

基于顺序统计滤波的单通道图像 ＥＭＤ方法［１６］
推

广到多通道图像上，具有更快的分解速度，然而其

在分解时会生成一些冗余的 ＩＭＦ图像，降低了
ＥＭＤ方法的自适应性，而且其在上下包络的计算
效率方面仍然有提升的空间。

为此，本文提出了一种简单快速的多通道图

像 ＥＭＤ方法。通过形态学滤波实现多通道图像
上下包络的计算，其中形态学滤波窗口大小由各

通道图像的平均极值距离确定，避免了顺序统计

滤波中获取滤波窗口尺寸复杂的计算，最终能够

快速地对一幅多通道图像进行自适应分解。首

先，介绍与本文方法相关的基于顺序统计滤波的

单通道图像 ＥＭＤ方法；然后，介绍本文提出的基
于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ方法；最
后，通过实验对比分析及其在图像融合和图像水

印中的应用说明本文方法的有效性。

１　基于顺序统计滤波的单通道图像
ＥＭＤ

　　Ｂｈｕｉｙａｎ等［１６］
提出的基于顺序统计滤波的单

通道图像 ＥＭＤ方法先通过计算图像的极大（小）
值之间的距离映射确定顺序统计滤波窗口大小，

再使用顺序统计滤波获得图像包络，进而提取

ＩＭＦ图像。该方法能够避免基于插值的 ＥＭＤ方
法在包络计算时的复杂运算，也能减少筛分处理

时容易出现的过冲和欠冲现象。

对于输入的单通道图像Ｉ，用Ｒｋ表示第ｋ（ｋ＝
１，２，…）个余量图像（Ｒ０＝Ｉ），使用该方法提取第
ｋ个 ＩＭＦ图像的主要步骤如下：

步骤１　提取余量图像 Ｒｋ－１的局部极值点。
如果某个像素点的灰度值比其所在邻域的灰度值

都大（小），则该像素点被视为局部极大（小）值

点。该像素所在邻域选取为以其为中心的 ３×３
窗口里的所有像素点。

步骤２　通过计算极大（小）值点之间的距离
映射 ｄａｄｊｍａｘ（ｄａｄｊｍｉｎ）确定顺序统计滤波窗口大小
ｗ。对于提取的每个局部极大（小）值点，该点处
的距离映射值为距其最近的局部极大（小）值点

所在位置之间的欧氏距离。通过对极大（小）值

点之间的距离映射值进行排序，可以得到如下 ４
种计算滤波窗口尺寸的方式：

ｄ１ ＝ｍｉｎ｛ｍｉｎ｛ｄａｄｊｍａｘ｝，ｍｉｎ｛ｄａｄｊｍｉｎ｝｝

ｄ２ ＝ｍａｘ｛ｍｉｎ｛ｄａｄｊｍａｘ｝，ｍｉｎ｛ｄａｄｊｍｉｎ｝｝

ｄ３ ＝ｍｉｎ｛ｍａｘ｛ｄａｄｊｍａｘ｝，ｍａｘ｛ｄａｄｊｍｉｎ｝｝

ｄ４ ＝ｍａｘ｛ｍａｘ｛ｄａｄｊｍａｘ｝，ｍａｘ｛ｄａｄｊｍｉｎ










｝｝

（１）

可根据实际应用选取对应的窗口尺寸作为滤

波器窗口大小。该窗口尺寸越大，所提取的 ＩＭＦ
图像的尺度越精细，反之则越粗略。

步骤３　通过基于顺序统计滤波计算图像上
下包络。该包络通过在局部邻居窗口内统计像素

点灰度的极大（小）值得到，即

Ｕｋ（ｘ，ｙ）＝ ｍａｘ
（ｓ，ｔ）∈Ｚｘｙ

｛Ｒｋ－１（ｓ，ｔ）｝

Ｄｋ（ｘ，ｙ）＝ ｍｉｎ
（ｓ，ｔ）∈Ｚｘｙ

｛Ｒｋ－１（ｓ，ｔ
{

）｝

（２）

式中：Ｚｘｙ表示以像素点（ｘ，ｙ）为中心的 ｗ×ｗ窗
口内像素点集合。

为了获得更加平滑的包络图像，可以通过均

值滤波在 Ｚｘｙ内对上述包络进行平滑，即

Ｕ′ｋ（ｘ，ｙ）＝
１

ｗ×ｗ∑（ｓ，ｔ）∈Ｚｘｙ
Ｕｋ（ｓ，ｔ）

Ｄ′ｋ（ｘ，ｙ）＝
１

ｗ×ｗ∑（ｓ，ｔ）∈Ｚｘｙ
Ｄｋ（ｓ，ｔ









 ）

（３）

步骤４　通过对平滑后的上下包络进行平均
得到平均包络图像作为第 ｋ个余量图像 Ｒｋ＝（Ｕ′ｋ＋
Ｄ′ｋ）／２，则第 ｋ个 ＩＭＦ图像为 Ｆｋ＝Ｒｋ－１－Ｒｋ。

通过上述步骤迭代地提取图像不同尺度的

ＩＭＦ图像，直到提取指定数目的 ＩＭＦ图像或者余
量图像 Ｒｋ的极值点个数较少为止。

与经典的 ＥＭＤ方法对余量图像进行重复筛
分处理不同，该方法在提取每个 ＩＭＦ图像时只进
行一次上下包络的构造，就能得到较高质量的分

解，加快了方法的运算速度。

２　本文多通道图像 ＥＭＤ方法

Ｂｈｕｉｙａｎ等［２０］
将第 １节基于顺序统计滤波

的单通道图像 ＥＭＤ方法［１６］
推广到多通道图像

上，先计算多通道图像的顺序统计滤波窗口尺

寸向量，向量每个元素为每个通道图像的极大

（小）距离映射的最小值（即式（１）中第 １种顺
序统计滤波窗口大小计算方式）；为了考虑各个

通道图像的相关性，使用尺寸向量的最小值作

为所有通道图像的顺序统计滤波的窗口尺寸，

以保证各个通道图像能够生成相同尺度和数目

的 ＩＭＦ图像。
为了进一步提高该方法的效率，本文提出

８００２
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了一种基于形态学滤波的多通道图像 ＥＭＤ方
法，其关键技术包括如何确定形态学滤波窗口

的大小及如何利用形态学滤波计算多通道图像

上下包络。

２．１　形态学滤波窗口大小的计算
与基于顺序统计滤波的 ＥＭＤ方法计算滤波

窗口尺寸时采取的复杂方式不同，本文使用如

下图像平均极值距离
［１８］
计算形态学滤波窗口

大小：

ｃ＝ ＷＨ
槡Ｎ

（４）

式中：Ｗ和 Ｈ分别为图像的宽和高；Ｎ为图像极
大值点和极小值点数目的平均值。

该计算方式是在信号极大（小）值点均匀分

布的假设下对极大（小）值点之间距离的一个近

似估计，如图 １给出的一维信号所示。图中：正
弦信号长度为 Ｌ＝１．５Ｔ（Ｔ为信号周期），极大值
点与极小值点的平均数目为 Ｎ＝１．５，则通过
式（４）在一维情形下的计算方式 ｃ＝Ｌ／Ｎ得到极
值点的平均距离为 Ｔ，正是所要提取信号的特征
尺度。

图 １　一维正弦信号平均极值距离的计算

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｅｘｔｒｅｍｕｍｄｉｓｔａｎｃｅ

ｆｏｒａ１Ｄｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｓｉｇｎａｌ

尽管式（４）需要在很强的假设下才能准确刻
画信号的特征尺度，但是这种基于信号极值分布

的滤波方式整体上考虑了信号极值点的特征分

布，能够逐级提取原始信号的不同尺度特征，可当

作是原始信号的一种自适应分解。此外，该方法

与基于顺序统计滤波的 ＥＭＤ方法相比，不但能够
避免在获取滤波窗口尺寸时复杂的计算，提高分

解的效率，而且也能避免少量小尺度特征的干扰，

提高分解的自适应性。

对于给定的多通道图像 Ｉ＝（Ｉ１，Ｉ２，…，Ｉｎ），其
平均极值距离可以按照每个通道分别计算，得到一

个极值距离向量 ｃ＝｛ｃ１，ｃ２，…，ｃｎ｝。与文献［２０］
的方法一样，本文也采用各个通道的最小极值距

离作为多通道图像形态学滤波窗口尺寸，即

ｗ＝ｍｉｎ｛ｃ１，ｃ２，…，ｃｎ｝ （５）
进而用其提取各个通道图像相同尺度特征的

ＩＭＦ图像。
２．２　基于形态学滤波的上下包络计算

数学形态学滤波是以形态表示为基础的图像

分析和处理工具，自提出以来，已经广泛应用于图

像去噪、增强、纹理分析等领域中
［２１］
。膨胀和腐

蚀是数学形态学滤波中２种最基本的操作。对于
给定的一幅单通道图像 Ｉ和结构元素 ｂ，膨胀和腐
蚀操作具体定义如下：

（Ｉ
!

ｂ）（ｘ，ｙ）＝ｍａｘ
（ｓ，ｔ）∈Ｚｘｙ

｛Ｉ（ｘ－ｓ，ｙ－ｔ）＋ｂ（ｓ，ｔ）｝

（Ｉ ｂ）（ｘ，ｙ）＝ ｍｉｎ
（ｓ，ｔ）∈Ｚｘｙ

｛Ｉ（ｘ－ｓ，ｙ－ｔ）－ｂ（ｓ，ｔ{
）｝

（６）
式中：结构元素 ｂ可以根据实际应用选择。

通过式（２）可知，如果选择结构元素 ｂ为矩
形窗口内的常值函数进行膨胀和腐蚀操作，则可

获取基于顺序统计滤波 ＥＭＤ方法中图像的初始
上下包络。由于形态学滤波是一种经典的图像处

理工具，已经被 ＭＡＴＬＡＢ、ＯｐｅｎＣＶ等多种著名软
件快速实现，采用形态学滤波进行图像包络的构

造非常有利于图像的快速 ＥＭＤ分解，如在 ＭＡＴ
ＬＡＢ中可使用 ｉｍｄｉｌａｔｅ与 ｉｍｅｒｏｄｅ函数快速实现
图像的膨胀和腐蚀操作

［２２］
。

对于多通道图像 Ｉ＝（Ｉ１，Ｉ２，…，Ｉｎ），本文通过
选取在 ｗ×ｗ正方形窗口内定义的常值函数 １作
为结构元素 ｂ对各个通道图像进行膨胀和腐蚀操
作，进而得到多通道图像的上下初始包络：

Ｕ ＝（Ｕ１，Ｕ２，…，Ｕｎ）

Ｄ ＝（Ｄ１，Ｄ２，…，Ｄｎ
{

）
（７）

式中：Ｕｉ＝Ｉｉ! ｂ，Ｄｉ＝Ｉｉｂ。
在此基础上，通过使用类似于式（３）的均值

滤波在窗口 ｗ×ｗ内对各通道的包络图像进行平
滑，以获得 Ｕ′和 Ｄ′。
２．３　方法步骤

对于给定多通道图像 Ｉ＝（Ｉ１，Ｉ２，…，Ｉｎ），令

Ｒｋ表示第 ｋ个多通道余量图像（Ｒ０＝Ｉ），ｋ初始
化为１，本文方法的具体步骤如下：

步骤１　提取 Ｒｋ－１每个通道图像的局部极大
（小）值。

步骤２　利用式（５）计算对 Ｒｋ－１各个通道图
像进行形态学滤波的窗口大小 ｗｋ。

步骤３　利用式（６）和式（７）在 ｗｋ×ｗｋ正方

９００２
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形窗口对 Ｒｋ－１进行形态学的膨胀和腐蚀操作，生

成多通道图像 Ｒｋ－１的上下初始包络 Ｕｋ和 Ｄｋ，并

在相同的窗口内用均值滤波对该初始包络进行平

滑得到 Ｕ′ｋ和 Ｄ′ｋ。

步骤 ４　通过对平滑后的上下包络进行平

均，得到平均包络图像作为第 ｋ个余量图像 Ｒｋ＝

（Ｕ′ｋ＋Ｄ′ｋ）／２，则 第 ｋ个 ＩＭＦ图 像 为 Ｆｋ ＝

Ｒｋ－１－Ｒｋ。

步骤５　判断 Ｒｋ各个通道图像极值点的个

数是否较少或者达到指定数目的模态图像，若不

满足则令 ｋ＝ｋ＋１，返回步骤 １对余量图像 Ｒｋ再

继续分解，最终多通道图像 Ｉ＝（Ｉ１，Ｉ２，…，Ｉｎ）被分

解为

Ｉ＝∑
Ｎ

ｋ＝１
Ｆｋ＋ＲＮ （８）

３　实验结果及应用

本文在 ＣＰＵ（２．６６ＧＨｚ，２．６６ＧＨｚ）内存、８ＧＢ

的 ＰＣ机上通过 ＭＡＴＬＡＢ２０１８编程实现了上述基

于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ方法。

图２给出了本文实验的 ＲＧＢ彩色图像（具体大小

见表１）。在分解过程中，如果有一个通道的余量

图像极值点个数小于等于 ３，则方法终止。当方

法终止时，本文方法所实验的图像只包含少数几

个 ＩＭＦ图像（不超过 ６个）。对于本文所实验图

像，本文方法分解一次只需要 ０．１ｓ左右时间（见

表１），而且只需要 １ｓ左右时间就能得到最终分

解，具有极高的运行效率。

图３～图５给出了采用本文方法分解得到的

前４个 ＩＭＦ图像和分解停止时的最终余量结果。

可以看出，本文方法能够有效地将多通道图像自

适应分解为若干个尺度从细到粗的 ＩＭＦ图像和

一个体现图像颜色整体变化趋势的余量。此外，

与文献［１９２０］一样，本文也采用 ＯＩ量化评估

ＥＭＤ方法的分解结果。ＯＩ表示分解所得到 ＩＭＦ

图像分量之间的局部正交性，如果 ＯＩ的值越低，

表示分解结果局部正交性越好。通过图 ６（ｃ）可

以看出，本文方法对所实验图像的 ＥＭＤ分解的

ＯＩ值均在０．１以下，说明各个 ＩＭＦ图像之间具有

较好的局部正交性。

为了进一步说明本文方法的有效性，同文

献［１９］提出的基于筛分的双拉普拉斯插值的多

通道图像 ＥＭＤ方法（ＳＭＥＭＤ方法）和文献［２０］

提出的基于顺序统计滤波的多通道图像 ＥＭＤ方

法（ＣＢＥＭＤ方法）进行比较。表１和图６（ａ）给出

了３种方法针对图２所实验图像的分解时间的比

较。可以看出，本文方法具有明显的速度优势。

由于 ＳＭＥＭＤ方法在计算图像包络时需要多次求

解线性方程组，在处理较大尺寸图像时需要耗费

大量的运算时间。为了统计方便，在图 ６统计时

间时将该方法所实验图像缩小 １／４后再进行

统计。

图 ２　本文实验的 ＲＧＢ彩色图像

Ｆｉｇ．２　ＲＧＢｃｏｌｏｒｉｍａｇｅｓｕｓｅｄｉｎｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｆｔｈｉｓｐａｐｅｒ

表 １　不同多通道图像 ＥＭＤ方法生成第 １个 ＩＭＦ图像所用时间

Ｔａｂｌｅ１　ＴｉｍｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｉｎｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｔｈｅｆｉｒｓｔＩＭＦｉｍａｇｅａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔＥＭＤｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅｓ

图像名称 尺寸／像素 极大值点数目 极小值点数目
时间／ｓ

ＳＭＥＭＤ ＣＢＥＭＤ 本文方法

Ｍｏｎｋｅｙ ５００×４８０ ５３６２２ ５３６０２ １６７．１３ ２．００ ０．１１

Ｆｌｏｗｅｒ ５１２×４８０ ３３０３７ ３２５０２ １６７．０６ １．１９ ０．０９

Ｌｅｎａ ５１２×５１２ １２０８４６ １０９９６２ １７７．４５ ３．６５ ０．１５

Ｈｏｒｓｅ ６００×４５０ ５８０８８ １０４１７１ １８０．３５ ２．７９ ０．１２

Ｂｕｉｌｄｉｎｇ ８１６×６１６ ５３７３１ ５２５８４ ４３６．５０ ２．２４ ０．２１

０１０２
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　第 １１期 胡建平，等：基于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ

图 ３　本文方法的分解结果

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图 ４　Ｂｕｉｌｄｉｎｇ图像分解比较

Ｆｉｇ．４　ＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＢｕｉｌｄｉｎｇｉｍａｇｅ

　　图４和图 ５给出了 Ｂｕｉｌｄｉｎｇ图像和 Ｈｏｒｓｅ图
像前 ４个 ＩＭＦ图像和分解停止时最终余量的结
果比较，图６（ｂ）、（ｃ）给出了３种方法针对图２所
实验图像的 ＩＭＦ图像个数和 ＯＩ值的比较。可以
看出，３种方法均能提取原始图像从细到粗的不
同特征尺度的 ＩＭＦ图像，最终余量图像能够体现
原始图像整体颜色变化趋势。ＳＭＥＭＤ方法（第
一行图像）通过双拉普拉斯算子插值进行上下包

络的构造，并进行了重复筛分的处理，因而其获得

了３种方法中最低的 ＯＩ值，但是其所提取的特征
不如 ＣＢＥＭＤ方法（第 ２行图像）和本文方法（第

３行图像）光滑，原因在于：ＣＢＥＭＤ方法和本文方
法都使用了均值滤波对上下包络进行了平滑。

ＣＢＥＭＤ方法选择最小极大（小）值距离作为顺序
统计滤波进行图像包络的计算，获取了更多数目

的 ＩＭＦ图像，出现了冗余特征尺度，相应的 ＯＩ值
也更高。本文方法则避免了 ＣＢＥＭＤ方法产生的
分解冗余现象，得到了同 ＳＭＥＭＤ方法几乎相同
个数和相同尺度的分解。

下面讨论如何将本文提出的多通道图像

ＥＭＤ方法应用在图像融合和图像水印中，以说明
该方法能够方便快捷进行图像处理和分析。

１１０２
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图 ５　Ｈｏｒｓｅ图像分解比较

Ｆｉｇ．５　ＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＨｏｒｓｅｉｍａｇｅ

图 ６　图 ２中图像分解量化比较

Ｆｉｇ．６　ＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｍａｇｅｓｉｎＦｉｇ．２

３．１　基于 ＥＭＤ的图像融合
图像融合通过将多源信道所采集到同一目标

的图像数据进行整合成高质量的图像，能够更适

用于人类视觉感知，已经被广泛应用于计算机视

觉、军事和遥感等领域。本文提出一种具有图像

增强功能的基于 ＥＭＤ图像融合方法。主要步骤
是：首先，将２幅待融合图像组合成一个多通道图
像，用本文提出的基于形态学滤波的快速多通道

图像 ＥＭＤ方法对其进行分解，得到不同尺度的模
态图像与余量图像；然后，对模态图像运用局部方

差取最大值进行融合，对余量图像采用局部方差

自适应加权方式进行融合；最后，通过如下图像增

强的方式进行融合重建得到最终融合图像 Ｉ，即

Ｉ ＝∑
Ｎ

ｋ＝１
αＦｋ ＋βＲ


Ｎ （９）

式中：Ｆｋ（ｋ＝１，２，…，Ｎ）为融合的模态图像；Ｒ

Ｎ

为融合的余量图像；α和 β分别为模态图像和余
量图像的增强系数，其值越大，则增强强度越强。

为了说明基于形态学滤波的多通道图像

ＥＭＤ的融合方法的有效性，同多分辨率奇异值分

解 （ＭＳＶＤ）［２３］、双 树 复 数 小 波 变 换 （ＤＴＣ
ＷＴ）［２４］、引导滤波（ＧＦＦ）［２５］、基于 ＤＣＴ的奇异值
分解（ＤＣＴ＿ＳＶＤ＿ＣＶ）［２６］、基于 ＤＣＴ的相关性分
析（ＤＣＴ＿ＣＯＲＲ）［２７］、基于筛分的双拉普拉斯插值
的多通道图像 ＥＭＤ（ＳＭＥＭＤ）［１９］、基于顺序统计
滤波的多通道图像 ＥＭＤ（ＣＢＥＭＤ）［２０］进行了比
较，并给出了客观的量化评价指标比较结果，包括

均值、标准差、平均梯度和信息熵。在比较过程

中，所有基于 ＥＭＤ的图像融合方法均采用本文提
出的具有图像增强功能的融合方式进行融合，并

设置 ＥＭＤ分解次数为２，在融合图像重建时融合
的模态图像增强系数设置为 １．５，融合的余量图
像增强系数设置为１．２，以评价不同 ＥＭＤ方法分
解结果对融合方法的影响。

从图 ７～图 ９的比较结果可以看出，基于
ＥＭＤ的图像融合方法整体上具有更好的分解结
果。尽管 ＳＭＥＭＤ方法取得了更好的量化结果，
但是由于其所提取的 ＩＭＦ图像特征不太光滑，导
致融合图像部分区域出现了异常，如图７（ｈ）中靠
墙的植物叶片及图 ８（ｈ）中钟表图像中出现的伪

２１０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 胡建平，等：基于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ

图 ７　Ｐｏｔｔｅｄｐｌａｎｔ图像融合比较

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰｏｔｔｅｄｐｌａｎｔｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ

图 ８　Ｃｌｏｃｋ图像融合比较

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＣｌｏｃｋｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ

图 ９　Ｐｏｔｔｅｄｐｌａｎｔ图像与 Ｃｌｏｃｋ图像融合量化比较

Ｆｉｇ．９　ＦｕｓｉｏｎｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｏｆＰｏｔｔｅｄｐｌａｎｔｉｍａｇｅａｎｄＣｌｏｃｋｉｍａｇｅ
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影，而本文方法和 ＣＢＥＭＤ方法则没有出现类似

情况，无论是视觉还是量化指标上都取得了较好

的结果。考虑到本文方法比 ＣＢＥＭＤ方法具有更

快的分解速度，因此本文方法在图像融合中具有

更大的优势。

３．２　基于 ＥＭＤ的图像水印

图像水印技术在数字图像的版权保护、防

伪识别、信息安全等方面发挥着举足轻重的作

用，是数字图像处理中重要的研究方向。根据

文献［２８］提出的基于 ＥＭＤ和 Ｈｉｌｂｅｒｔ曲线的水

印重复嵌入思想，将本文方法应用到彩色图像

的水印中。首先，把待嵌入的水印图像用 Ａｒｎｏｌｄ

变换进行置乱处理，并对置乱图像利用 Ｈｉｌｂｅｒｔ

曲线降维得到一维水印信号；然后，对彩色的宿

主图像利用本文提出的基于形态学滤波的多通

道图像 ＥＭＤ方法进行多尺度分解，并检测第 １

个 ＩＭＦ图像的极值点作为水印嵌入位置；最后，

把一维水印信号从左至右、自上而下依次重复

地嵌入到第 １个 ＩＭＦ图像的极值点中，进而得

到嵌入水印后的图像。水印图像的提取为水印

嵌入的逆过程。

为了说明基于形态学滤波的多通道图像

ＥＭＤ的水印方法的有效性，同时域水印算法

ＬＳＢ［２９］、常规变换域水印算法 ＤＣＴ［３０］和 ＤＷＴ［３１］、

其他２种多通道图像 ＥＭＤ水印算法（ＳＭＥＭＤ）［１９］

和（ＣＢＥＭＤ）［２０］进行了比较，并采用归一化相关

系数（ＮＣ）［２８］来评价提取结果（ＮＣ值越接近于

１，提取水印的质量越好）。在比较过程中，所有

基于 ＥＭＤ的水印方法均采用文献［２８］的思想进

行水印嵌入和提取，以评价不同 ＥＭＤ方法分解结

果对水印算法的影响。

图１０和图１１给出了不同方法比较的实验结

果。其中，宿主图像大小统一变换为 ５１２×５１２，

水印图像为 ３２×３２的带有“电”字样的二值图

像，对含有水印的图像的攻击类型包括在图像中

部进行３５％的剪切（第 １行图像）、加入方差为

０．００５的高斯噪声（第２行图像）和 ２０％的椒盐噪

声攻击（第 ３行图像）。从图 １０和图 １１可以看

出，３种基于 ＥＭＤ的水印方法提取的水印质量效

果非常接近（ＮＣ值几乎都为１），对于这３种攻击

的鲁棒性整体都好于 ＬＳＢ算法［２９］
、ＤＣＴ算法［３０］

和 ＤＷＴ算法［３１］
。考虑到本文 ＥＭＤ方法比其他

２种方法具有更快的分解速度，因此本文方法在

图像水印中具有更大的优势。

图 １０　不同攻击下 Ｆｌｏｗｅｒ图像提取水印比较

Ｆｉｇ．１０　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｔｅｒｍａｒｋｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｆｏｒＦｌｏｗｅｒｉｍａｇｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋｓ
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　第 １１期 胡建平，等：基于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ

图 １１　不同攻击下 Ｌｅｎａ图像提取水印比较

Ｆｉｇ．１１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｗａｔｅｒｍａｒｋｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｆｏｒＬｅｎａｉｍａｇｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔａｃｋｓ

４　结　论

本文为了提高多通道图像 ＥＭＤ的运算效率，
提出了一种基于形态学滤波的快速多通道图像

ＥＭＤ方法，主要工作如下：
１）通过形态学膨胀和腐蚀滤波计算多通道

图像的上下包络，能够实现多通道图像（如 ＲＧＢ
图像）ＥＭＤ的快速计算。

２）通过各通道图像的平均极值距离来估算
形态学膨胀和腐蚀滤波窗口大小，能够较好地提

取描述原始图像不同尺度特征信息的 ＩＭＦ图像
和表示图像整体变化趋势的余量。

３）能够方便快捷地应用在图像融合和图像
水印等数字图像处理任务中，实验对比显示该方

法取得了较好的效果。

由于本文所提出的多通道图像 ＥＭＤ方法能
够快速自适应地将多通道图像分解为若干个尺度

从细到粗的 ＩＭＦ图像和一个体现图像整体变化
趋势的余量，因此可考虑将该方法进一步应用到

图像增强、图像去噪、图像分割等更多图像处理任

务中。
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　第 １１期 胡建平，等：基于形态学滤波的快速多通道图像 ＥＭＤ

ＡｆａｓｔＥＭＤｆｏｒｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅｓｂａｓｅｄｏｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｆｉｌｔｅｒ
ＨＵＪｉａｎｐｉｎｇ１，２，ＤＵＹｉｎｇ１，ＸＩＥＱｉ１，ＷＡＮＧＸｉａｏｃｈａｏ２，３，，ＺＨＡＮＧＤａｏｃｈａｎｇ１
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Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＩｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅＥｍｐｉｒｉｃａｌＭｏｄｅＤｅｃｏｍ
ｐｏｓｉｔｉｏｎ（ＥＭＤ）ｍｅｔｈｏｄｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｅｓｅｎｔｓａｆａｓｔｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅＥＭＤｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌ
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ｃａｌｆｉｌｔｅｒｗｉｎｄｏｗｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄｂｙｔｈｅａｖｅｒａｇｅｅｘｔｒｅｍｕｍｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｅａｃｈｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅ．ＴｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＥＭＤ
ｍｅｔｈｏｄｃａｎｄｅｃｏｍｐｏｓｅａｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅａｄａｐｔｉｖｅｌｙｉｎｔｏｓｅｖｅｒａｌＩｎｔｒｉｎｓｉｃＭｏｄｅＦｕｎｃｔｉｏｎ（ＩＭＦ）ｉｍａｇｅｓ
ｗｉｔｈｓｃａｌｅｓｆｒｏｍｆｉｎｅｔｏｃｏａｒｓｅ，ａｎｄａｒｅｓｉｄｕｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔｉｎｇｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｃｈａｎｇｅｔｒｅｎｄｏｆｔｈｅｉｍａｇｅ．Ａｎｕｍｂｅｒｏｆ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｎｏｔｏｎｌｙａｃｃｅｌｅｒａｔｅｔｈｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ
ｏｆＥＭＤｍｅｔｈｏｄ，ｂｕｔａｌｓｏｇｅｎｅｒａｔｅａｇｏｏｄｍｕｌｔｉｓｃａｌｅａｄａｐｔｉｖｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｆｏｒａｍｕｌｔｉｃｈａｎｎｅｌｉｍａｇｅ．Ｉｔｓ
ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｉｎｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎａｎｄｉｍａｇｅｗａｔｅｒｍａｒｋｉｎｇａｎｄｍａｎｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄＥＭＤｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｓｏｍｅｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔａｓｋｓｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔｌｙａｎｄｐｒｏｍｐｔｌｙ．
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单侧面板裂纹损伤对钛合金蜂窝夹层

结构弯曲性能影响

岳喜山１，２，闫群３，赵伟４，，谢宗蕻４

（１．西北工业大学 航天学院，西安 ７１００７２；

２．中国航空制造技术研究院 航空焊接与连接技术航空科技重点实验室，北京 １０００２４；

３．沈阳飞机设计研究所 结构部，沈阳 １１００３５；　４．中山大学 航空航天学院，广州 ５１０２７５）

　　摘　　　要：钛合金蜂窝夹层结构在制备或使用过程中可能会产生面板裂纹损伤。采用
试验和有限元结合的方法研究了单侧面板裂纹损伤对钛合金蜂窝夹层结构弯曲性能的影响。

结果显示：单侧面板裂纹损伤会明显降低钛合金蜂窝夹层结构面板弯曲强度，弯曲强度近似随

裂纹长度的增加而线性降低；有限元模型能够准确预测结构的破坏模式和破坏强度，预测得到

的面板弯曲强度与试验结果最大偏差仅为６％。采用的有限元方法可用于含面板裂纹损伤的
钛合金蜂窝壁板结构弯曲性能的工程预估。

关　键　词：钛合金蜂窝夹层结构；面板裂纹；三点弯曲试验；弯曲强度；有限元
中图分类号：Ｖ４１４．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０１８０８

　　钛合金蜂窝夹层结构由钛合金上下薄面板和
蜂窝芯体通过钎焊制造得到，具有比强度高、比刚

度大、隔热／降噪性能优异等特点，已逐渐被应用
于新一代飞行器中

［１４］
。但由于工艺、材料特性

等原因，钛合金蜂窝夹层结构在制造和使用过程

中可能会意外产生各种缺陷或损伤，如面板裂纹

损伤和低速冲击损伤等
［５７］
。面板裂纹损伤大多

来源于钛合金蜂窝夹层结构在安装、使用和维护

过程中的工具划伤，以及结构在长期服役过程中

由于交变疲劳载荷而产生的裂纹。

夹层结构具有大的弯曲刚度／质量比，因
此，夹层结构被广泛应用于承受结构弯曲载

荷
［８１０］
。国内外研究者采用试验和数值方法对

金属夹层结构的弯曲性能进行了大量研究。杨

凯等
［１１］
通过对含面板裂纹损伤的镍基高温合金

蜂窝夹层结构进行试验研究，发现结构抗弯能

力随缺陷尺寸增加而近似线性降低。但是，目

前科研人员大都以高温合金蜂窝夹层结构为对

象，研究损伤对结构力学性能的影响，涉及钛合

金蜂窝夹层结构的力学性能研究相对较少，关

于面板裂纹损伤对钛合金蜂窝结构力学性能影

响的研究则更少
［１２１７］

。

为了评估面板裂纹损伤的影响，本文基于

ＡＢＡＱＵＳ二次开发技术建立了无损伤和含不同尺
寸裂纹的钛合金蜂窝夹层结构模型，研究了单侧

面板裂纹损伤对结构弯曲性能的影响，并通过无

损伤试验件三点弯曲试验结果验证有限元模型的

合理性。在此基础上，研究了面板裂纹扩展详细

过程和机理。研究结果对钛合金蜂窝夹层结构的

工程应用具有一定的指导意义。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011003&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １１期 岳喜山，等：单侧面板裂纹损伤对钛合金蜂窝夹层结构弯曲性能影响

１　三点弯曲试验

１．１　试验件及试验装置
钛合金蜂窝夹层结构三点弯曲试验参照试验

标准 ＧＢ／Ｔ１４５６—２００５［１８］进行，用于测定面板的
弯曲强度。参照该试验标准，确定钛合金蜂窝夹

层结构试验件的蜂窝芯体高度为 １５ｍｍ，面板厚
度为 ０．８ｍｍ，试验件宽度为 ５０ｍｍ，跨距为
４００ｍｍ，试验件长度为４４０ｍｍ。试验件具体尺寸
参数如表１所示。试验件面板材料为 ＴＣ４，芯体
材料为 ＴＣ１。蜂窝芯体采用成型法制造，即先将
钛合金箔材辊压成瓦楞板，再将瓦楞板焊接为整

体。因此，蜂窝芯体胞壁分为单胞壁和双胞壁

２类，且芯体具有方向性（见图 １）。试验件长度
方向与蜂窝芯体 Ｌ方向一致。试验件分为无损伤
和含单侧面板裂纹损伤两大类，其中无损伤试验

件１组，含面板裂纹损伤试验件 ３组，每组包含
３件试验件。面板裂纹预制在单侧面板中部，裂
纹宽度为０．１ｍｍ，裂纹长度分为１２．５、１９和２５ｍｍ
３种，裂纹长度方向与试验件宽度方向一致。试
验装置如图２所示。为了避免试验件面板局部出
现压塌现象，在加载压头和支座处加装垫块，并在

垫块和试验件之间垫厚度为 ４ｍｍ的硬质橡胶垫
片。试验在电子万能试验机上进行。首先，根据

跨距尺寸，将支座与底座固定后放置在试验机压

缩底座上。然后，安装支座垫块、橡胶垫片和试验

件。最后，安装压头垫块和橡胶垫片，并调整压头

位置。在安装含面板裂纹损伤试验件时，含裂纹

损伤的面板朝下放置。试验采用位移控制，加载

速度为３．５ｍｍ／ｍｉｎ。

表 １　试验件尺寸参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

参数 数值

长度／ｍｍ　　 ４４０

宽度／ｍｍ　　 ５０

芯体高度／ｍｍ １５

面板厚度／ｍｍ ０．８

芯格直径／ｍｍ ４．８

芯材厚度／ｍｍ ０．０５

裂纹宽度／ｍｍ ０．１

裂纹长度／ｍｍ ０，１２．５，１９，２５

１．２　试验结果
１．２．１　破坏过程及破坏模式

试验过程中观察到以下现象：

１）对于无损伤试验件，随着载荷的增加，试
验件出现了明显的变形。随着载荷的进一步增加，

图 １　蜂窝芯体细节图

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｔａｉｌｏｆｈｏｎｅｙｃｏｍｂｃｏｒｅ

图 ２　三点弯曲试验装置图

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｖｉｃｅｓｏｆｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｂｅｎｄｉｎｇｔｅｓｔ

由于试验件的变形增加，试验件面板（上面板）与

压头垫块之间由面接触变为线接触。继而，在线

接触载荷作用下，试验件上面板被压塌，另一侧面

板（下面板）发生断裂，试验件整体破坏。可见，

在三点弯曲载荷作用下，无损伤试验件的典型破

坏模式为上面板弯折（屈曲）和下面板横向断裂，

如图３所示。
２）对于含面板裂纹损伤试验件，随着载荷的

增加，试验件出现了明显的变形。当载荷增加到

裂纹扩展临近载荷，裂纹迅速向试验件两侧扩展，

试验件下面板发生断裂，试验件整体破坏，上面板

保持完好。可见，在三点弯曲载荷作用下，含面板

裂纹损伤试验件的典型破坏模式为裂纹扩展导致

面板横向断裂，如图４所示。
１．２．２　面板弯曲强度

在三点弯曲载荷作用下，钛合金蜂窝夹层结

构面板弯曲强度采用下式计算：

Ｓｆ＝
Ｆｍａｘｌ

４Ｗｓｐｔｆａｃｅ（Ｈｃｏｒｅ＋ｔｆａｃｅ）
（１）

式中：Ｓｆ为钛合金蜂窝夹层结构的面板弯曲强
度，ＭＰａ；Ｆｍａｘ为最大跨中载荷，Ｎ；ｌ为跨距，其值

９１０２
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为４００ｍｍ；Ｗｓｐ为试验件宽度，ｍｍ；Ｈｃｏｒｅ为试验件
芯体高度，ｍｍ；ｔｆａｃｅ为试验件面板厚度，ｍｍ。

通过式（１）计算得到无损伤和含面板裂纹损
伤钛合金蜂窝夹层结构的面板弯曲强度试验结

果，如表２所示。表中：面板弯曲强度降低比例是

图 ３　无损伤钛合金蜂窝夹层结构三点弯曲试验

典型破坏模式

Ｆｉｇ．３　Ｔｙｐｉｃａｌｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂ

ｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｕｔｄａｍａｇｅｉｎｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｂｅｎｄｉｎｇｔｅｓｔ

指含面板裂纹损伤结构强度相对无损伤结构面板

弯曲强度降低比例。从表 ２可以看出，试验数据
最大离散系数为 １０．４％，试验结果可靠有效；当
面板裂纹长度为 １２．５～２５ｍｍ时（对应于裂纹长
度／面板宽度为２５％ ～５０％），含面板裂纹损伤的
钛合金蜂窝夹层结构面板强度相对于无缺陷情况

降低了３４％ ～５２％。可见，面板裂纹损伤会显著
降低钛合金蜂窝夹层结构面板弯曲强度。

图 ４　含单侧面板裂纹损伤钛合金蜂窝夹层

结构三点弯曲试验典型破坏模式

Ｆｉｇ．４　Ｔｙｐｉｃａｌｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂ

ｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｎｅｓｉｄｅｆａｃｅｓｈｅｅｔｃｒａｃｋ

ｄａｍａｇｅｉｎｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｂｅｎｄｉｎｇｔｅｓｔ

表 ２　试验测试得到的钛合金蜂窝夹层结构面板弯曲强度

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｆａｃｅｓｈｅｅｔｆｌｅｘｕｒａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

裂纹

长度／ｍｍ

裂纹长度／面板

宽度 ×１００％

面板弯曲强度试验值

最小值／ＭＰａ 最大值／ＭＰａ 平均值／ＭＰａ 标准差／ＭＰａ 离散系数／％

面板弯曲强度

降低比例／％

０ ０ １０６２ １１０６ １０８７ １７．０６ １．６ ０

１２．５ ２５ ６９０ ７４８ ７１３ ２４．５２ ３．４ ３４

１９ ３８ ５２４ ６５９ ５９２ ６１．６１ １０．４ ４６

２５ ５０ ４６５ ５５４ ５２３ ３１．４６ ６．０ ５２

２　有限元建模与分析

２．１　有限元模型建立
采用 Ｐｙｔｈｏｎ语言对有限元软件 ＡＢＡＱＵＳ进

行二次开发，通过参数化建模方法建立全尺寸

钛合金蜂窝夹层结构三点弯曲有限元模型。模

型包含蜂窝芯体细节结构，尺寸与试验件一致。

模型中，上下面板和蜂窝芯体均采用三维实体，

Ｃ３Ｄ８Ｒ单元。面板和芯体采用“ｔｉｅ”命令绑定成
为整体。模型中材料性能与试验件一致，如表 ３
所示。表中：材料弹性模量、泊松比和屈服强度

参数由拉伸试验测得
［７］
，断裂韧性和临界能释

放率参考文献［１９］得到。模型中，上面板和压
头底面之间、下面板和方形支座垫块顶面之间、

圆柱固定支座外侧与方形支座垫块内侧均定义

面面接触，约束圆柱固定支座所有自由度、约束

方形支座垫块除绕支座转动外的其他自由度、

约束压头沿 Ｚ方向的移动外的其他自由度，并
在压头上施加与 Ｚ方向相反的载荷。本文采用
围道积分的方法预测结构的弯曲强度，采用扩

展有限元方法（ＸＦＥＭ）预测裂纹的扩展。围道
积分方法基于裂纹尖端应力强度因子计算弯曲

强度，通过对比有限元计算得到的裂纹尖端应

力场的应力强度因子与钛合金 ＴＣ４的材料断裂
韧性 ＫＩＣ，来反推面板裂纹尖端应力达到临界值
时所对应的面板应力值。扩展有限元方法不仅

能够预测裂纹的萌生，而且能够预测裂纹的扩

展。因此，本文的无损伤和含面板裂纹损伤模

型各包含 ２类模型。有限元模型及其边界、加
载条件如图 ５所示。

表 ３　试验件采用的钛合金材料参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｕｓｅｄｉｎｓｐｅｃｉｍｅｎ

材料 弹性模量／ＧＰａ 泊松比 屈服强度／ＭＰａ 破坏强度／ＭＰａ 断裂韧性／（ＭＰａ·ｍ１／２） 临界能释放率／（ＭＰａ·ｍ）

ＴＣ１ １２０．４７ ０．３５８ ６３５ ６８９

ＴＣ４ １０８．４８ ０．３０ ８６１ ９６７ ８３．３ ６４０００

０２０２
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图 ５　钛合金蜂窝夹层结构三点弯曲有限元模型

Ｆｉｇ．５　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂ

ｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｂｅｎｄｉｎｇ

　　对于含面板裂纹损伤的结构建模，由于裂纹
区域需要网格加密，考虑到钛合金蜂窝夹层结构

的对称性，为了降低计算成本，仅建立了结构的

１／２模型。在含裂纹损伤面板的中部定义了长度
分别为１２．５、１９和 ２５ｍｍ的裂纹，在裂纹两侧定
义了一定宽度的裂纹扩展区域（ＣｒａｃｋＲｅｇｉｏｎ）。
含裂纹损伤面板的网格划分如图６所示。采用围
道积分模型需要计算裂纹尖端应力强度因子和 Ｊ
积分数值，因此，裂纹尖端位置采用了辐射状网格

（见图６（ａ））。扩展有限元方法对于裂纹区域的
网格要求并不高，只需对裂纹可能出现的路径适

当进行加密即可（见图６（ｂ））。

图 ６　含裂纹损伤的面板网格划分（１／２模型）

Ｆｉｇ．６　Ｍｅｓｈｉｎｇｏｆｆａｃｅｓｈｅｅｔｗｉｔｈｃｒａｃｋｄａｍａｇｅ（１／２ｍｏｄｅｌ）

２．２　有限元模型验证及裂纹扩展
本节采用无损伤结构试验结果对有限元建模

方法和求解策略进行验证。

２．２．１　破坏模式
将有限元模型预测得到的无损伤结构的破坏

模式与试验结果对比，如图７和图８所示。从图７

图 ７　无损伤结构上面板弯折破坏模式对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｕｐｐｅｒｆａｃｅｓｈｅｅｔｂｕｃｋｌｉｎｇｆａｉｌｕｒｅ

ｍｏｄｅｓｆｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｕｔｄａｍａｇｅ

图 ８　无损伤结构下面板断裂破坏模式对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｗｅｒｆａｃｅｓｈｅｅｔｆｒａｃｔｕｒｅｆａｉｌｕｒｅ

ｍｏｄｅｓｆｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｕｔｄａｍａｇｅ

可以看出，有限元模型不仅能够准确预测上面板

的屈曲弯折断裂，而且能够准确预测蜂窝芯体压

损和塌陷失效。从图 ８可以看出，有限元模型可
以准确预测下面板裂纹的位置和形状。

２．２．２　载荷位移曲线
绘制有限元模型预测和试验测试得到的无

损伤结构跨中施加载荷与跨中位移曲线，如图 ９
所示。图中，有限元预测曲线采用虚线绘制，３
件试验件测试结果采用实线绘制。可以看出，

有限元预测的跨中载荷位移曲线趋势与试验结
果一致，有限元预测的最大载荷略小于试验结

果（低５．５％），试验得到的最大载荷平均值为
６８７０Ｎ，有限元预测得到的最大载荷值为６４９０Ｎ。
可见，本文建立的有限元模型有效，分析策略

可行。

１２０２
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图 ９　无损伤结构跨中载荷位移曲线对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｉｄｓｐａｎｌｏａｄｖｓ．ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｃｕｒｖｅｓｆｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｕｔｄａｍａｇｅ

３　结果讨论
采用验证的有限元模型及分析策略，先完成

含单侧面板裂纹损伤的钛合金蜂窝夹层结构的有

限元分析，并与试验结果进行比较讨论；再对裂纹

扩展进行了研究。

３．１　破坏模式
３．１．１　无损伤结构破坏模式

从１．２．１节和 ２．２．１节可以看到，无损伤结
构上下面板的破坏模式和机理不同。上面板破坏

机制为：在三点弯曲载荷作用下，上面板承受面内

压缩载荷；随着跨中载荷的增加，结构发生较大变

形，跨中载荷由面载荷转变为线载荷；线载荷导致

上面板局部失稳塌陷，最终发生弯折。下面板破

坏机制为：在三点弯曲载荷作用下，下面板承受面

内拉伸载荷；当载荷达到临界载荷时，下面板出现

断裂，断裂过程呈现出延性断裂特征，即断裂过程

分为空隙形成、空隙聚结（也称为裂纹形成）及裂

纹扩展和整体破坏等几个步骤。

３．１．２　含面板裂纹损伤结构破坏模式
有限元预测得到的含单侧面板裂纹损伤的结

构的破坏模式一致。有限元预测的含单侧１２．５ｍｍ
长裂纹损伤的结构破坏模式与试验结果对比如

图１０所示。可以看出，有限元模型预测得到的含
面板裂纹损伤结构的破坏模式与试验结果一致，

即下面板沿裂纹出现横向断裂，上面板保持完好。

３．２　面板弯曲强度
采用围道积分方法预测得到的钛合金蜂窝夹

层结构面板弯曲强度和试验计算得到的面板平均

弯曲强度对比如表 ４所示。表中：偏差是指有限
元预测值相对试验值的相对偏差。从表４可以看
出，有限元模型预测得到的钛合金蜂窝夹层结构

面板弯曲强度与试验结果最大偏差仅 ６％。可
见，本文采用的有限元方法能够准确预测钛合金

蜂窝夹层结构的面板弯曲强度。

图 １０　含面板裂纹损伤结构下面板断裂破坏模式对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｗｅｒｆａｃｅｓｈｅｅｔｆｒａｃｔｕｒｅｆａｉｌｕｒｅ

ｍｏｄｅｓｆｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｆａｃｅｓｈｅｅｔｃｒａｃｋｄａｍａｇｅ

表 ４　钛合金蜂窝夹层结构面板弯曲强度对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｅｎｄｉｎｇｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｉｔａｎｉｕｍ

ｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

裂纹

长度／ｍｍ

裂纹长度

面板宽度
／％

面板弯曲强度／ＭＰａ

有限元预测值 试验值
偏差／％

０ ０ １０２６ １０８７ －６
１２．５ ２５ ６８８ ７１３ －４
１９ ３８ ５７４ ５９２ －３
２５ ５０ ５５０ ５２３ ５

３．３　裂纹扩展分析
采用扩展有限元方法对三点弯曲载荷作用下

的无损伤和含面板裂纹损伤结构裂纹扩展进行模

拟，二者裂纹扩展过程分别如图１１和图１２所示。

图 １１　无损伤钛合金蜂窝夹层结构裂纹萌生及扩展过程

Ｆｉｇ．１１　Ｃｒａｃｋｉｎｉｔｉａｔｉｏｎａｎｄｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｉｔａｎｉｕｍ

ｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｗｉｔｈｏｕｔｄａｍａｇｅ

２２０２
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图 １２　含面板裂纹损伤钛合金蜂窝夹层结构

裂纹扩展过程

Ｆｉｇ．１２　Ｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂ

ｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｆａｃｅｓｈｅｅｔｃｒａｃｋｄａｍａｇｅ

对于无损伤结构，结构在持续增加的压头载荷作

用下，下面板在靠近中部的位置首先萌生了裂纹，

随后裂纹开始扩展并逐步变大，然后裂纹向面板

两侧持续扩展，下面板发生横向断裂。对于含单

侧面板裂纹损伤结构，裂纹在持续增大的载荷作

用下，将沿着初始裂纹尖端开始向面板边缘扩展，

直至下面板整体发生断裂。从裂纹起始到裂纹扩

展到整个下面板，面板整体断裂是一个瞬间过程。

４　结　论

本文采用试验和有限元方法，研究了单侧面

板裂纹损伤对钛合金蜂窝夹层结构三点弯曲性能

的影响。研究结果表明：

１）在三点弯曲载荷作用下，无损伤钛合金蜂
窝夹层结构的典型破坏模式为：上面板中部发生

局部弯折，对应位置蜂窝芯体发生塌陷；下面板跨

中区域发生断裂破坏。

２）在三点弯曲载荷作用下，含单侧面板裂纹
损伤的钛合金蜂窝夹层结构的破坏模式为含裂纹

侧面板断裂。由于从裂纹扩展起始到面板沿裂纹

出现横截面断裂是一个瞬间过程，裂纹的存在和

扩展导致含面板裂纹损伤结构面板弯曲强度明显

低于无损伤的结构，即裂纹的存在和扩展显著降

低了钛合金蜂窝夹层结构的弯曲承载性能。

３）对于含单侧面板裂纹损伤的钛合金蜂窝
夹层结构，随着面板裂纹长度的增加，结构的面板

弯曲强度线性降低。

４）本文建立的有限元模型不仅可以较为准
确地预测结构的破坏模式和面板的弯曲强度，同

时可以揭示面板裂纹的扩展机理。

本文的研究成果可为工程上钛合金蜂窝结构

弯曲性能研究提供有效的参考。
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　第 １１期 岳喜山，等：单侧面板裂纹损伤对钛合金蜂窝夹层结构弯曲性能影响

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｏｎｅｓｉｄｅｆａｃｅｓｈｅｅｔｃｒａｃｋｄａｍａｇｅｏｎｆｌｅｘｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆ
ｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
ＹＵＥＸｉｓｈａｎ１，２，ＹＡＮＱｕｎ３，ＺＨＡＯＷｅｉ４，，ＸＩＥＺｏｎｇｈｏｎｇ４

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｆｏｒＷｅｌｄｉｎｇａｎｄＪｏｉｎｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ，ＡＶＩＣＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００２４，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｔｒｕｃｔｕｒｅＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ，ＳｈｅｎｙａｎｇＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１００３５，Ｃｈｉｎａ；

４．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＳｕｎＹａｔＳｅｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｇｕａｎｇｚｈｏｕ５１０２７５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｕｒｉｎｇｔｈｅｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｓｅｒｖｉｃｅｐｅｒｉｏｄ，ｔｈｅｃｒａｃｋｄａｍａｇｅｍａｙｏｃｃｕｒｉｎｔｈｅ
ｆａｃｅｓｈｅｅｔｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｏｎｅｓｉｄｅｆａｃｅｓｈｅｅｔｃｒａｃｋｄａｍａｇｅｏｎｆｌｅｘ
ｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｗａｓｓｔｕｄｉｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｌｙａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｌｙ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｆｌｅｘｕｒａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｎｅｓｉｄｅｆａｃｅｓｈｅｅｔ
ｃｒａｃｋｄａｍａｇｅｉｓｏｂｖｉｏｕｓｌｙｌｏｗｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｕｔｃｒａｃｋｄａｍａｇｅ，ａｎｄｔｈｅｆｌｅｘｕｒａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｄｅ
ｃｒｅａｓｅｓｌｉｎｅａｒｌｙｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ；ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｓｃａｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｆａｉｌ
ｕｒｅｍｏｄｅａｎｄｆｒａｃｔｕｒｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ａｎｄｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｄｅｖｉａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ
ｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｉｓｏｎｌｙ６％．Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｆｌｅｘｕｒａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｉ
ｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｆａｃｅｓｈｅｅｔｃｒａｃｋｄａｍａｇｅｉｎｔｈｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｅｓｔｉｍａｔｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｉｔａｎｉｕｍｈｏｎｅｙｃｏｍｂｓａｎｄｗｉｃｈｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｆａｃｅｓｈｅｅｔｃｒａｃｋ；ｔｈｒｅｅｐｏｉｎｔｂｅｎｄｉｎｇｔｅｓｔ；ｆｌｅｘｕｒａｌ
ｓｔｒｅｎｇｔｈ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００１０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００１２１０８：４３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１２０．１５３９．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｉｄａ１９８５＠１２６．ｃｏｍ

５２０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０２０年 １１月
第４６卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０２００４１３；录用日期：２０２００５２５；网络出版时间：２０２００６０８１６：０２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６０８．１５１３．００３．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：１２３８５５９６４＠ｑｑ．ｃｏｍ

　引用格式：申春梅，于峰，刘文凯．ＦＹ３Ｄ卫星高光谱温室气体监测仪热控设计及在轨验证［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６
（１１）：２０２６２０３８．ＳＨＥＮＣＭ，ＹＵＦ，ＬＩＵＷ Ｋ．Ｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｎｏｒｂｉｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｈｙｐｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｇｒｅｅｎ
ｈｏｕｓｅｇａｓｍｏｎｉｔｏｒｏｎＦＹ３Ｄｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１１）：２０２６２０３８
（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０１３８

ＦＹ３Ｄ卫星高光谱温室气体监测仪
热控设计及在轨验证

申春梅１，２，，于峰１，２，刘文凯１，２

（１．北京空间机电研究所，北京 １０００９４；　２．先进光学遥感技术北京市重点实验室，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：ＦＹ３Ｄ卫星高光谱温室气体监测结构布局紧凑，在较小尺寸空间内布置有８
个镜头组件、１２台电子设备和３台电机。内热源数量众多，光学镜头控温精度要求高，热控功
耗及散热面资源紧张，使热控系统设计难度较大。基于热管理、辐射间接热控、辐射冷却及结

构热控协同优化设计等多种思路对监测仪热控系统进行设计，有效解决热控难题。入轨后监

测仪历经了多个工况模式切换，在轨温度数据表明，所有工况模式下各部组件温度都满足指标

要求，且光学镜头温度稳定度较高，在正常工作模式下，干涉仪关键件最大温度波动在

±０．１５℃以内，其他光学镜头组件最大温度波动在 ±０．４５℃以内，且无论整轨待机模式还是正
常工作模式，基于热管理的２组电子设备散热系统都无需消耗热控功耗，实现了多热源复杂机
制下高精度控温及节能热设计。

关　键　词：空间光学遥感器；温室气体监测仪；热控；热管理；辐射间接热控；高精度控温
中图分类号：Ｖ４２３．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０２６１３

　　高光谱温室气体监测仪（简称监测仪）是中
国新型极轨风云三号 Ｄ（ＦＹ３Ｄ）气象卫星针对当
前全球气候变化问题装载的新型高光谱观测载

荷，是中国第１个专门针对温室气体遥感探测的
载荷。其主要功能是对全球主要温室气体 ＣＯ２、
ＣＨ４及 ＣＯ等的浓度进行高精度监测，用于全球温
室气体排放、温室气体源和汇分析、温室气体与气

候变化等一系列科学问题的研究。其为后续业务

运行积累基础，对于提升中国在气候变化问题中

的话语权具有重要意义。

监测仪装载于 ＦＹ３Ｄ卫星舱外，在轨直接暴
露于恶劣的空间热环境，会受到轨道外热流（太

阳直射、地球红外、地球返照）及冷黑空间背景的

交替加热和冷却，所处温度环境非常恶劣
［１２］
。

而为实现在轨温室气体特征吸收光谱探测及星上

定标等功能，监测仪在较小尺寸空间内布置有二

维指向镜光机组件、干涉仪光机组件、前光学镜

头、分色汇聚光学镜头等８个镜头组件，以及激光
信号处理器、红外信息处理器、探测器组件、探测

器半导体制冷控制器等１２台电子设备。其中，二
维指向镜光机组件及干涉仪光机组件上都有转动

机构，还配有驱动电机。因此，在恶劣的空间热环

境下，监测仪在较小尺寸空间内数量众多的光学

镜头组件与数量众多的内热源交叉并存。

监测仪光学系统是在地面室温条件下装调，

为保证在轨成像性能，光学镜头组件在轨温度必

须控制在室温水平，而且干涉仪关键件因稳定性

要求较高，其在轨温度要求比其他光学镜头更加

严苛。监测仪内部数量众多的电子设备与电机内

热源，在轨则是在高真空环境下工作
［１２］
，没有地

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011004&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １１期 申春梅，等：ＦＹ３Ｄ卫星高光谱温室气体监测仪热控设计及在轨验证

面时的自然对流散热条件，又处在光学镜头组件

要求的室温环境内，其工作热耗若不进行及时控

制，一方面可能会导致内部器件温度过高被烧坏，

另一方面其较高温度也会对交叉并存的光学镜头

产生恶劣影响。因此，在恶劣的空间热环境及众

多内热源热扰动的条件下，采取合适的热控措施

保证光学镜头组件室温高精度控温要求，同时保

证内热源温度处在正常工作允许的范围内，就成

为监测仪在轨性能的决定因素之一。

空间光学遥感器传统热控技术与卫星平台热

控大体一致，主要思路是
［１８］
：采用被动的热防护

措施，如多层隔热材料来隔绝遥感器与外部空间

环境的辐射换热；在主承力结构，镜头支撑结构等

直接布置主动控温加热回路来保证温度水平；对

内部热源，则采用槽道热管将其热耗引到外部空

间辐射散热面，最终排散到冷空间。散热面面积

需按照在轨极端热工况（即内热源工作热耗最

大，散热面所受空间外热流最大）来设计，但在冷

工况下（即内热源不工作，散热面所受空间外热

流最小工况），散热面面积就相对过大，需要使用

低温补偿功耗来保证内热源的低温限。传统热控

方法为纯资源消耗型方法，其对控温范围相对宽

松、各部件温度适应性较好且热控通用性较强的

卫星平台（平台结构、平台上电子学设备等温度

多在几十度范围内波动，且不同卫星平台间相对

应的部件温度水平基本一致），以及热源种类单

一、热源总功耗较小、光学镜头控温精度要求一般

的传统空间相机比较适用，因为这种方法简单可

靠，消耗的热控资源也不多
［３，８］
。近年来，随着国

内遥感应用水平的不断提升，对遥感器提出了更丰

富的类型需求和更高的性能要求，进而使得遥感器

热控技术面临着很多新的挑战。遥感器热控技术

逐渐显现出与一般卫星平台热控技术的差异，成为

航天器热控技术中独具特色的重要分支之一
［３］
。

正如本文所述监测仪，在恶劣的空间热环境

下，在较小尺寸空间内数量众多的光学镜头与内

热源交叉并存，且光学镜头与内热源正常工作所

需温度要求不一致，干涉仪关键件控温精度要求

较高，摆臂两端温差要求小于等于 ０．５℃。在较
小尺寸空间内，控温目标不一致的光学镜头与内

热源之间存在直接或间接辐射换热及导热换热，

而且干涉仪摆臂上安装有摆动驱动音圈电机内热

源，若对干涉仪摆臂音圈电机采用传统散热方式，

对干涉仪摆臂直接布置主动控温加热回路，则很

难实现干涉仪摆臂高精度控温。此外，在 ＦＹ３Ｄ
卫星平台上共装载包括监测仪在内的 １０台遥感

探测仪器，载荷数量较多，分配给监测仪的功耗及

重量资源有限，而监测仪自身内热源数量众多且

功耗大，工作时间长，可用于热控的功耗就有限；

同时，监测仪位于卫星 －Ｙ侧，卫星轨道为太阳同
步轨道，＋Ｘ飞行，＋Ｚ对地，轨道升交点地方时
１３：４０。在此轨道上运行，卫星 ＋Ｙ侧为背阴面，
始终不受太阳照射，是布置散热面的最佳方位，卫

星 －Ｙ侧则长期受晒，不利于散热，而监测仪则恰
好位于卫星 －Ｙ侧，其 ＋Ｙ侧还有其他载荷，会受
到其他载荷表面反射外热流的影响。因此，监测

仪位于非常不利于内热源散热的方位，散热面资

源紧张。在这种功耗和散热面资源都紧张的条件

下，对数量众多的电子设备内热源，若按照传统方

法，各自独立考虑散热和低温补偿，所需功耗及散

热面资源较大，与有限资源冲突。针对上述难点，

研究人员基于热管理
［９１３］
、辐射间接热控

［１４］
、辐

射冷却及结构热控一体化协同优化设计
［１５］
等多

种思路，对监测仪热控系统进行了设计。ＦＹ３Ｄ
卫星于 ２０１７年 １１月 １５日 ２时 ３５分发射升空，
从入轨到进入正常工作状态，卫星平台需进行姿

态调整、太阳帆板展开等调试工作，监测仪也需进

行初期在轨调试工作，所以入轨后监测仪会经历

生存模式、整轨关机模式、整轨待机模式，然后再

进入正常工作模式，监测仪热控系统则需经历多

种工况模式下的考核。本文对监测仪热控系统进

行概述，并对其入轨后飞行调试期间及正常工作

模式下的在轨温度数据进行分析，对监测仪热控

系统设计的正确性及在轨适应性进行验证。

１　监测仪概述及控温指标
１．１　监测仪光机主体结构

监测仪光机主体包络尺寸为 １０９０ｍｍ×
９６０ｍｍ×６５１ｍｍ（Ｘ×Ｙ×Ｚ），由底板、外罩、遮光
罩、光学镜头组件及各种信息处理器和控制器等

１２台电子设备组成，光机主体内部布局如图 １所
示。４个谱段探测器组件电路盒分别安装在 ４个
谱段透镜筒上，其余光学镜头组件和电子设备都

安装在底板上。

二维指向镜光机组件为二维光学转动机构，

ＣＴ轴布置１台步进电机，ＡＴ轴布置 １台音圈电
机。二维指向镜工作时，ＡＴ轴音圈电机跟随镜框
在 ＣＴ轴步进电机带动下绕 ＣＴ轴转动，同时音圈
电机转子转动带动镜体绕 ＡＴ轴俯仰，该音圈电
机动子为转子线圈，其热耗集中在其转子线圈上，

是二维转动热源。二维指向镜光机组件及音圈电

机结构示意图如图２所示。

７２０２



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 １　监测仪结构布局及卫星平台载荷布局

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｌａｙｏｕｔｏｆｍｏｎｉｔｏｒａｎｄｐａｙｌｏａｄｓｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｐｌａｔｆｏｒｍ

图 ２　二维指向镜光机组件及其音圈电机结构示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｗｏａｘｉｓｇｉｍｂａｌｅｄ

ｍｉｒｒｏｒｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｎｄｉｔｓｖｏｉｃｅｃｏｉｌｍｏｔｏｒ

　　干涉仪光机组件除基座和分束镜头外，还安
装有摆臂组件和激光探测器，在摆臂两端分别安

装一个角镜，摆臂机构采用一台音圈电机作为驱

动电机，该音圈电机动子为磁缸。监测仪成像时，

干涉仪摆臂末端角镜在音圈电机驱动下在一定角

度范围内摆动，与分束镜协同工作，对由二维指向

镜引入的目标信号进行干涉调制，经干涉仪干涉

调制的信号再进入后续光学系统。干涉仪光机组

件及其音圈电机结构示意图如图３所示。
４个谱段探测器中，谱段２～谱段４探测器都

需在低温下工作，因此谱段 ２～谱段 ４探测器封
装在半导体制冷控制器内，半导体制冷控制器保

证探测器工作在低温度，半导体制冷控制器则通

过面积较小的耳片安装在探测器电路盒壳体上。

图 ３　干涉仪光机组件及其音圈电机结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｎｄｉｔｓｖｏｉｃｅｃｏｉｌｍｏｔｏｒ

１．２　监测仪入轨初期经历的工况模式及在轨控
温指标要求

　　监测仪从卫星发射入轨到正常工作，需依次
经历生存模式、整轨关机模式、整轨待机模式和正

常工作模式，各模式及各模式下监测仪所处状态

如表１所示，正常工作模式下监测仪内部热源工
作热耗及工作时间如表 ２所示，卫星轨道周期为

８２０２
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表 １　入轨后监测仪经历的工况模式

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｕｍｍａｒｙｏｆｏｐｅｒａｔｉｎｇｍｏｄｅｓｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅｄｂｙｍｏｎｉｔｏｒａｆｔｅｒｅｎｔｅｒｉｎｇｏｒｂｉｔ

在轨开始时刻 模式名称 模式描述

２０１７１１１５Ｔ０４：３０ 生存模式 入轨初期，卫星平台进行姿态调整、太阳帆板展开等飞行调试工作，监测仪进入生存模式

２０１７１１２５Ｔ２０：１３ 整轨关机模式 监测仪管理控制器和温度控制器（都放置在卫星舱内）开机，监测仪进入整轨关机模式

２０１７１１２６Ｔ０９：５３ 整轨待机模式 监测仪内部计量激光器和探测器半导体制冷控制器开机，监测仪进入整轨待机模式

２０１７１１２６Ｔ１１：３４ 正常工作模式 监测仪进入“待机模式→观测模式→定标模式→待机模式”的正常工作流程

表 ２　正常工作模式下监测仪内部热源工作

热耗及工作时间

Ｔａｂｌｅ２　Ｈｅａｔｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｏｐｅｒａｔｉｎｇｔｉｍｅｏｆ

ｃａｌｏｒｉｇｅｎｉｃｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｎｍｏｎｉｔｏｒｕｎｄｅｒ

ｎｏｒｍａｌｏｐｅｒａｔｉｎｇｍｏｄｅ

部组件名称
热耗／Ｗ

待机 观测 定标

工作时间／

（ｍｉｎ·轨 －１）

半导体制冷控制器 １１ １１ １１ １０２

激光信号处理器 ０ ３ ３ ６８

谱段１探测器电路盒 ０ ０．３ ０．３ ６３

谱段２探测器电路盒 ０．９ １．２ １．２ １０２

谱段３探测器电路盒 ０．９ １．２ １．２ １０２

谱段４探测器电路盒 ０．９ １．２ １．２ １０２

定标控制器 ０ ０ ４ ３

红外信息处理器 ０ ２０ ２０ ６３

定标控制器 ＤＣＤＣ ０ ０ ２１．１ ３

计量激光器 ８ ８ ８ １０２

监视相机 ０ ４ ４ ５２

激光探测器 ０ ０．２１ ０．２１ ６８

二维指向镜步进电机 ０ １．６ １．６ ５１

二维指向镜音圈电机 ０ ２．０ ２．０ ５１

干涉仪摆臂音圈电机 ０ １．０ １．０ ５８．２

１０２ｍｉｎ。生存模式安全温度及正常工作模式下
监测仪各部组件控温指标要求如表３所示。

表 ３　监测仪各部组件控温指标要求

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆ

ｍｏｎｉｔｏｒｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

部组件名称
温度／℃

生存模式 正常工作模式

主镜、次镜、谱段１～

谱段４透镜
０～４０ ２０±２

二维指向镜镜体 ０～４０ １９±３

干涉仪 ０～４０
２０±１，摆臂左右

分支温差≤０．５℃

探测器组件电路盒 －２０～４０ ０～２０

其他电子设备 －１５～５５ －１０～４５

二维指向镜步进电机 －１０～８０ －１０～８０

二维指向镜音圈电机 ０～８５ ０～８５

干涉仪摆臂音圈电机 ０～７５ ０～７５

２　监测仪热控系统设计

由引言可知，采取何种热控措施，使控温精度

较高的光学镜头组件与控温范围较宽的内热源同

时满足温度要求，同时又节省热控功耗及散热面

资源，成为监测仪热设计的特点及难点。为有效

解决监测仪热控难题，笔者采用了多种设计思路。

基于热管理思路，对监测仪各部组件热行为进行

系统管理，以节省热控资源。基于辐射间接热控

思路，对所处热环境复杂的光学镜头组件进行控

温，以提高其控温精度。对二维指向镜转动音圈

电机，则进行辐射冷却，避免在传热路径中引入挠

性转动环节，以提高热控系统可靠性。对干涉仪

摆臂音圈电机，则以辐射冷屏为冷源，并对辐射冷

屏温度加以控制，避免直接采用空间辐射散热面

使摆臂音圈电机温度产生较大波动，对干涉仪摆

臂高精度控温带来影响。基于结构热控一体化协

同设计在结构上充分保证热设计各项需求，并在

不影响成像性能的前提下，从热控角度对结构布

局进行合理优化。监测仪热控系统如图４所示。
２．１　控温区域划分及内热源分类

按照控温目标将监测仪各部组件划分成两大

控温区，即光学镜头控温区和内热源控温区。监

测仪无热耗的结构件底板和外罩，除设置在外罩

上的入光口外，可将光学镜头与外部恶劣热环境

在空间上最大程度隔开。同时，众多光学镜头组

件分散安装在底板上，处在外罩内，底板和外罩与

光学镜头之间存在直接导热换热或者辐射换热，

对所有光学镜头温度都有直接导热或辐射影响，

而且底板温度变化产生的热变形也会引起光学镜

头位置精度变化，进而对成像性能造成一定影响。

因此，需将底板和外罩均纳入光学镜头控温区，否

则将很难保证光学镜头高精度控温要求。

对内热源控温区，通过初步热分析对内热源

进行分类，将内热源分成无需散热的内热源和必

需散热的内热源两大类。无需散热的内热源指控

温目标上限高于室温，且在室温环境下工作，不采

取散热措施时其工作温度不会超标的内热源。必

需散热的内热源则又包括 ２类：第 １类为控温目
标上限低于室温的内热源（简称 １类散热内热
源），第２类为控温目标上限高于室温，但在室温
环境下工作，不采取散热措施时其工作温度会超

标的内热源（简称２类散热内热源）。

９２０２
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图 ４　监测仪热控系统

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｍｏｎｉｔｏｒ

　　按照上述分类方法，根据控温目标要求及初
步热分析结果，在监测仪内热源中，定标控制器及

其 ＤＣＤＣ、激光探测器和二维指向镜步进电机为
无需散热内热源，４个探测器电路盒为 １类散热
内热源，其余电子设备均为２类散热内热源，二维
指向镜音圈电机和干涉仪摆臂音圈电机虽然功耗

不大，但其热耗都集中在热容较小的转子线圈上，

也属于２类散热内热源。二维指向镜步进电机位
于 ＣＴ轴末端，对所有光学镜头都不可见，包括二
维指向镜镜体，与二维指向镜镜体也无直接导热

路径，对其无需采取特殊热控措施。激光探测器

安装在干涉仪基座上，为避免电子设备控温区较

大的温度波动对干涉仪基座温度产生不利影响，

激光探测器不与其他电子设备建立导热联系，也

无需采取特殊热控措施。

２．２　电子设备内热源热管理
基于热管理，以节省热控资源为原则，对分类

后的电子设备内热源进行散热设计，在设计时遵

循如下原则：①散热内热源必需与光学镜头控温
区最大程度热隔离，因为若不将其与光学镜头室

温控温区热隔离，则光学镜头室温环境必通过其

散热路径向外空间漏热，从而增大维持室温环境

所需的主动控温功耗，同时，室温环境对其的漏热

则在一定程度上增加其辐射散热面的负担，从而

在一定程度上增加辐射散热面的大小。②１类散
热内热源与２类散热内热源分开散热，不共用散
热面。这是因为：基于辐射换热基本理论，散热面

温度越高，单位面积散热面散热能力越大，分开散

热后２类散热内热源散热面设计温度可高于１类
散热内热源散热面的设计温度，从而节省散热面

面积。③对 １类散热内热源，在与指标上限留有
安全预量的前提下，尽可能提高高温工况时内热

源实际被控温度，这是因为：一方面可提高其散热

面设计温度，节省散热面面积；另一方面可降低光

学镜头控温区通过其散热路径向外空间的漏热。

④对２类散热内热源，控温目标上限一致的内热
源，组成在轨有长期热耗、热容较大的系统，再散

热，节省低温工况时的补偿功耗，并在一定程度上

抑制外热流变化和热耗变化造成的温度波动。

⑤对２类散热内热源，在指标上限留有安全余量
的前提下，尽可能使其高温工况下实际被控温度

稍高于光学镜头温度。一方面可提高其散热面设

计温度，节省散热面面积；另一方面则可保证高温

工况时这类电子设备向光学镜头控温区传递一定

热量，从而降低高温工况下光学镜头控温区主动

控温加热回路的占空比，在高温工况监测仪工作

用电高峰时，可在热控功耗方面减少实际用电量。

⑥对无需散热电子设备热容进行利用，将其与
２类散热内热源热导通，为２类散热内热源提供分
担热耗的热容，节省 ２类散热内热源的散热面面
积，同时，使两者组成的系统具有较大的热容，节省

低温工况补偿功耗。⑦尽量降低内热源与散热面
之间的总热阻，这是因为：在内热源热耗一定的条

件下，热阻越小，内热源与散热面之间温差越小，散

０３０２
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热面设计温度可越高，从而节省散热面面积。

基于上述原则，将监测仪电子设备分成 ３个
子系统再散热，如图 ４所示。同为 １类散热内热
源且控温要求一致的４个探测器电路盒热导通后
组合成一个热容较大的系统进行散热；同为 ２类
散热内热源且控温要求一致的半导体制冷控制器

和激光信号处理器热导通后组成一个热容较大且

有长期热耗的系统进行散热，其中，半导体制冷控

制器有长期热耗；属于无需散热热源的定标控制

器及其 ＤＣＤＣ与 ２类散热内热源红外信息处理
器、计量激光器和监视相机组成一个热容较大且

有长期热耗的系统进行散热，其中，计量激光器有

长期热耗。以节省热控功耗为原则，对散热面面

积进行优化设计。

为增强电子设备与光学镜头控温区的热隔

离，所有电子设备表面都包覆多层隔热组件，４个
探测器电路盒与分色汇聚镜筒隔热安装，安装在

底板上的电子设备则都与底板隔热安装。

２．３　二维指向镜音圈电机及干涉仪摆臂音圈
电机冷屏散热

　　二维指向镜音圈电机线圈为二维转动热
源，若采取导热换热方式对其散热，需引入二维

转动挠性导热环节，实现难度大，会降低热控系

统可靠性，且给二维指向镜音圈电机增加额外

负载。相比而言，辐射冷却散热则简单可靠。

因此，本文对二维指向镜音圈电机采取辐射冷

却散热思路，避免在传热路径中引入转动环节，

以提高热控系统可靠性，即在音圈电机附近位

置布置辐射冷屏，辐射冷屏用热管与散热面相

连。同时，将二维指向镜音圈电机与二维指向

镜和镜框之间进行隔热设计，包括导热热隔离

和辐射热隔离。二维指向镜音圈电机散热方案

示意图如图 ５所示。
初始结构状态下，干涉仪摆臂音圈电机线圈

通过支杆安装在干涉仪基座上，而其磁缸则安装

在干涉仪摆臂上。干涉仪作为监测仪关键件，控

图 ５　二维指向镜音圈电机散热方案示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｈｅａｔｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｏｆ

ｔｗｏａｘｉｓｇｉｍｂａｌｅｄｍｉｒｒｏｒｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｖｏｉｃｅｃｏｉｌｍｏｔｏｒ

温要求较为严苛，为避免该音圈电机与空间辐射

散热面直接相连散热产生较大温度波动，从而影

响干涉仪的高精度控温，将二维指向镜音圈电机

辐射冷屏作为此音圈电机线圈的冷源，并在辐射

冷屏上布置主动控温加热回路，将辐射冷屏温度

控制在一定范围内，从而避免音圈电机温度产生

较大波动。

初始结构状态下，干涉仪摆臂音圈电机线圈

组件通过支架安装在干涉仪主基座上，如图 ３所
示。在此状态下，一方面，音圈电机线圈组件对摆

臂可见；另一方面，因线圈及其铝骨架尺寸较小，

且基本位于磁缸内部，线圈组件与辐射冷屏之间

的导热元件没有布置空间，所以在不影响成像性

能的条件下，对摆臂音圈电机组件安装方式进行

合理干预，变成如图 ６所示状态。线圈组件从通
过支杆安装在干涉仪主基座上（见图 ３），改为旋
转１８０°后导热安装在一个转接铜块上，转接铜块
则隔热安装在与底板隔热安装的支架上。此外，

在音圈电机线圈组件与摆臂之间增加辅助隔热

板，辅助隔热板两侧均喷涂低发射率涂层，同时辅

助隔热板与磁缸都与摆臂隔热安装。线圈组件与

辐射冷屏之间的导热热管则安装在尺寸稍大的转

接铜块上，这样既解决了线圈尺寸较小无法安装

导热热管的问题，又通过辅助隔热板对摆臂与音

圈电机之间的辐射换热进行了有效隔离。摆臂音

圈电机整体散热方案示意图如图７所示。

图 ６　摆臂音圈电机线圈组件优化安装及散热方式

Ｆｉｇ．６　Ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｄｈｅａｔｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｍｏｄｅｏｆ

ｃｏｉｌｂｌｏｃｋｏｆｓｗｉｎｇａｒｍｖｏｉｃｅｃｏｉｌｍｏｔｏｒ

２．４　光学镜头控温区辐射间接控温
对光学镜头控温区，将其与内热源控温区最

大程度热隔离后，为提高光学镜头控温精度，对光

学镜头采取辐射间接控温为主、主动控温为辅的

热控方案。传统主动控温措施是将主动控温加热

回路直接布置在控温目标本体结构上，受控温设

备测控温精度的限制，被控对象温度会产生一定

波动，不利于被控对象的高精度控温。笔者选择

１３０２
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图 ７　干涉仪摆臂音圈电机散热方案示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｈｅａｔｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒｓｗｉｎｇａｒｍｖｏｉｃｅｃｏｉｌｍｏｔｏｒ

将主动控温加热回路主要布置在监测仪底板和外

罩上，将监测仪底板和外罩温度控制在室温水平，

为监测仪内部光学镜头提供良好的温度环境，控

温热量主要通过外罩和监测仪底板与光学镜头之

间的辐射换热传递到光学镜头，从而通过辐射换

热保证光学镜头温度水平的同时，对主动控温措

施产生的温度波动进行消峰填谷，提高光学镜头

控温精度。对某些辐射间接热控效果不佳的光学

镜头组件，再辅之于主动控温。

同时，在底板和外罩外表面包覆多层隔热组

件，并将底板与卫星平台隔热安装，外罩与遮光罩

隔热安装，以尽量降低冷黑空间、复杂多变轨道外

热流、星上其他仪器设备表面温度、遮光罩温度及

平台安装板温度等外部热环境对监测仪底板和外

罩温度的影响。

２．５　结构热控一体化协同优化设计
在图４所示热控系统中，结构热控一体化协

同优化设计具体体现在如下方面：

１）增强隔热安装。为增强内热源系统与光
学镜头控温区之间的导热隔热，在进行隔热安装

设计时均采用如图８所示隔热安装方式。
２）探测器电路盒内部增强导热降低热阻。

在初始结构状态下，探测器电路盒内部主要发热

部件半导体制冷控制器仅靠尺寸很小的耳片安装

在外壳上，接触面积小，仅有 ０．０００１７ｍ２，而热管
只能布置在电路盒外壳上，导致内部发热部件与

散热面之间总热阻较大。为降低内部发热部件与

散热面之间的总热阻，对探测器电路盒内部结构

设计进行合理干预，在内部增加辅助导热铜片，该

图 ８　增强隔热安装方式示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｎｈａｎｃｅｄｉｎｓｕｌａｔｉｏｎ

ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

铜片一面与发热部件热端焊接成一体，另一面与

设备外壳导热安装，使发热部件与外壳之间的接

触面积增至０．００１ｍ２，降低内部热源半导体制冷控
制器与散热面之间的总热阻，节省了散热面面积。

３）音圈电机辐射冷屏结构及安装位置优化。
以尽可能增强辐射冷屏与音圈电机之间的辐射换

热，同时，尽可能降低辐射冷屏对二维指向镜和周

围室温环境的影响为原则，对辐射冷屏的尺寸、结

构形式及安装位置进行结构热控一体化协同

设计。

４）电子设备布局合理优化。在初始结构状
态下，定标控制器、定标控制器 ＤＣＤＣ与红外信
息处理器均各自独立安装在底板上，在不影响

成像性能的前提下，对初始结构布局进行合理

干预，使定标控制器和红外信息处理器在结构

布局上直接导热接触，并将尺寸较小的定标控

制器 ＤＣＤＣ改为安装在红外信息处理器上，节
省导热元件。

５）在不影响成像性能的前提下，对摆臂音圈
电机线圈组件安装方式进行优化，详见图６。
２．６　监测仪加热回路

生存模式期间，为保证各部组件处于安全温

度范围内，在监测仪上布置生存加热回路，如表 ４
所示。进入整轨关机模式后，生存加热回路断电，

监测仪温度控制器开启，主动控温加热回路开始

工作，主动控温加热回路如表５所示。

表 ４　监测仪生存加热回路

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｕｍｍａｒｙｏｆｓｕｒｖｉｖａｌｈｅａｔｉｎｇｃｉｒｃｕｉｔｓｏｆｍｏｎｉｔｏｒ

加热区域 回路路数 功率／Ｗ 备注

底板４端面 ４ ４．０

外罩内表面 ７ １６．７

半导体制冷控制器盒体 １ ６．８

红外信息处理器盒体 １ ７．０

计量激光器散热热管表面 １ ５．０

监视相机散热热管表面 １ ２．０

探测器电路盒散热热管表面 １ ４．０

辐射冷屏散热热管表面 １ ５．０

由卫星平

台直接

控制，常开

２３０２
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表 ５　监测仪主动控温加热回路

Ｔａｂｌｅ５　Ｓｕｍｍａｒｙｏｆａｃｔｉｖｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｈｅａｔｉｎｇｃｉｒｃｕｉｔｓｏｆｍｏｎｉｔｏｒ

加热区域 回路路数 功率／Ｗ 控温阈值／℃ 备注

底板上、下表面 ５ １５．９ ［１９．８，２０．２］
外罩外表面 １１ ３１．４ ［１９．８，２０．２］
分色汇聚组件镜筒 ２ ４．４ ［１９．８，２０．２］
激光信号处理器盒体 １ ７．０ ［８．８，９．２］
探测器电路盒 １ ７．０ ［９．８，１０．２］
计量激光器电路盒 １ ７．９ ［７．３，７．７］
监视相机电路盒 １ ３．０ ［７．１，７．５］
辐射冷屏 １ ６．０ ［９．８，１０．２］

由监测仪温度控制器控制主动控温

３　监测仪在轨温度及分析

３．１　生存模式下监测仪各部组件温度
在生存模式下，监测仪本体上只分配有 ７个

由卫星平台直接遥测的测温通道，由于数量有限，

笔者将４个测点分别布置在与空间散热面有直接
导热连接的电子设备上，包括半导体制冷控制器、

计量激光器、监视相机及谱段４探测器电路盒，因
为这些电子设备温度代表了生存模式期间内热源

控温区的最低温度水平，只要这些电子设备温度

处于安全范围内，其他电子设备都会处于安全温

度范围内。另外３个分别布置在位于入光口处的
二维指向镜背部、干涉仪基座分束镜安装位置和

主镜背部，二维指向镜位于入光口，受外部冷黑空

间影响最大，且其附近布置有辐射冷屏，其温度则

基本代表了光学镜头组件的最低水平，主镜和干

涉仪基座温度则是其他光学镜头温度的典型

代表。

图９给出了生存模式期间监测仪上７个典型
部组件温度曲线，表 ６则对生存模式期间稳定状
态下监测仪上７个典型部组件温度数据进行了汇
总。由温度数据可以看出，在生存模式期间，监测

仪各部组件均处在安全温度范围内，且在连续

１０天内主镜和干涉仪温度很稳定，温度波动在
±０．２℃以内，二维指向镜因位于入光口处，温度
波动稍大，为 ±１℃。

图 ９　生存模式下监测仪典型部组件在轨温度曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｍｏｎｉｔｏｒｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｖｅｒｔｉｍｅｕｎｄｅｒｓｕｒｖｉｖａｌｍｏｄｅｃａｓｅ

表 ６　生存模式稳定状态下监测仪遥测温度

Ｔａｂｌｅ６　Ｓｕｍｍａｒｙｏｆｍｏｎｉｔｏｒｔｅｌｅｍｅｔｅｒｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｕｎｄｅｒｓｔｅａｄｙｓｕｒｖｉｖａｌｍｏｄｅ

部组件名称 温度／℃ 温度波动／℃ 控温指标／℃
半导体制冷控制器 ５．２～１０．３ ５．１ －１５～５５
红外信息处理器 ８．１～１０．７ ２．６ －１５～５５
计量激光器 ９．９～１２．９ ３．０ －１５～５５
监视相机 ９．６～１２．９ ３．３ －１５～５５
谱段４探测器电路盒 ８．３～１２．３ ４．０ －２０～４０
二维指向镜 １６．６～１８．６ ２．０ ０～４０
干涉仪基座 １９．３～１９．７ ０．４ ０～４０
主镜 １９．８～２０．２ ０．４ ０～４０

３．２　其他模式下监测仪各部组件温度
由生存模式切换为整轨关机模式后，监测仪

温度控制器开启，监测仪上通过温度控制器遥测

的温度数据开始下传。图 １０给出了从整轨关机
模式开始到正常工作模式稳定监测仪各部组件温

度数据随时间的变化曲线，其中因整轨待机模式

历时较短，在此模式下监测仪各部组件温度还未

完全稳定就切换为正常工作模式，整轨待机模式

下的温度数据只是中间过程数据。

由图１０中数据可看出，监测仪各部组件温度

３３０２
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图 １０　各工况模式下监测仪部组件温度随时间变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｍｏｎｉｔｏｒｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ’ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｖｅｒｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｎｇｍｏｄｅｓ

都呈周期性波动，这是因为：监测仪在轨受到的空

间外热流是周期性变化的，从而导致监测仪受到

４Ｋ冷黑空间和周期性变化外热流的交替加热和
冷却作用，从而使各部组件温度呈周期性波动变

化趋势。

由图１０（ａ）可知，由生存模式转为整轨关机
模式初期，除干涉仪之外的其他光学镜头温度基

本都呈上升趋势，这是因为：外罩和底板上的主动

控温功率大于生存加热功率，在主动控温加热功

率的作用下，监测仪外罩和底板温度开始上升，从

而带动光学镜头温度开始上升。在由整轨关机模

式切换为整轨待机模式后，除干涉仪之外的其他

光学镜头温度基本没有变化。由整轨待机模式进

入正常工作模式后，除干涉仪之外的其他光学镜

头中，二维指向镜温度有明显上升，其他光学镜头

温度基本不变。这是因为：进入正常工作模式后，

在常规观测模式期间，二维指向镜音圈电机和步

进电机开始加电工作，机构电机温度上升，从而带

动与其有导热路径的二维指向镜温度上升，但因

为二维指向镜与音圈电机之间有较好的隔热，而

且二维指向镜音圈电机有散热路径，所以二维指

向镜温度上升幅度不大，温度仍满足指标要求。

４３０２
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由图１０（ｂ）可知，在由生存模式转为整轨关
机模式初期，干涉仪基座温度随底板及外罩温度

上升而上升，干涉仪摆臂温度则稍有下降，这是因

为：干涉仪摆臂中部安装有音圈电机，音圈电机与

辐射冷屏之间存在导热通路，在生存模式期间，为

避免辐射冷屏温度较低对二维指向镜温度造成影

响，布置在辐射冷屏散热热管上的生存加热功率

可使辐射冷屏温度维持在 ２０℃，而由生存模式转
入整轨关机模式后，辐射冷屏散热热管上的生存

加热回路关闭，辐射冷屏上主动控温加热回路开

启，控温阈值为［９．８，１０．２］℃，因此辐射冷屏温
度会降低到控温阈值内，如图 １０（ｃ）所示。而整
轨关机模式期间，干涉仪摆臂音圈电机无热耗，所

以干涉仪摆臂音圈电机磁缸及线圈铝骨架温度也

随辐射冷屏温度下降，从而带动干涉仪摆臂温度

稍有下降，尤其是干涉仪摆臂中部温度下降比较

明显。在由整轨关机模式转为整轨待机模式后，

干涉仪温度基本没有变化。在由整轨待机模式转

为正常工作模式后，干涉仪摆臂中部及干涉仪基

座温度有所上升。这是因为：由整轨待机模式切

换为正常工作模式后，干涉仪摆臂音圈电机和激

光探测器在常规观测模式时加电工作，干涉仪摆

臂音圈电机温度和激光探测器温度上升，如

图１０（ｃ）、（ｄ）所示，从而带动干涉仪摆臂中部和
干涉仪基座温度稍有上升，但因为干涉仪摆臂与

摆臂音圈电机之间有很好的隔热措施，干涉仪摆

臂中部温度上升幅度不大，而且干涉仪摆臂两端

温度基本没受到影响，干涉仪组件温度都在指标

范围内。

由图１０（ｄ）可知，由生存模式转为整轨关机
模式初期，除激光探测器温度随底板和外罩温度

上升有所上升外，其余电子设备温度都有下降趋

势。对半导体制冷控制器和激光信号处理器组成

的系统来说，生存模式期间，在半导体制冷控制器

上布置有６．８Ｗ的长期生存热耗，稳定状态时半
导体制冷控制器温度在 ５．２～１０．３℃之间波动，
整轨关机模式期间，则是在激光信号处理器上有

７．０Ｗ的主动控温功耗，控温阈值为［８．８，９．２］℃，
在由生存模式切换成整轨关机模式那一刻，半

导体制冷控制器温度正好处在 ９．５℃温度较高
的状态，此时激光信号处理器温度处于比半导

体制冷控制器温度还高的 １５．５℃状态，实际温
度高于系统控温阈值，所以在模式切换后，半导

体制冷控制器上的生存加热回路断电，激光信

号处理器上的主动控温回路又因其实际温度高

于控温阈值不工作，所以激光信号处理器和半

导体制冷控制器温度开始下降，直至到达控温

阈值，激光信号处理器上的主动控温功耗开始

按照阈值范围进行控温。对红外信息处理器、计

量激光器和监视相机等组成的系统（见图１０（ｄ）），
以及４个探测器电路盒组成的系统（见图１０（ｅ）），
也是因上述类似原因，在由生存模式切换为整轨

关机模式后温度开始下降，直至主动控温加热回

路工作。

由图１０（ｄ）还可看出，由整轨关机模式切换
为整轨待机模式后，半导体制冷控制器、激光信号

处理器、红外信息处理器、计量激光器及监视相机

等电子设备温度开始明显上升。这是因为：由整

轨关机模式切换为整轨待机模式后，半导体制冷

控制器和计量激光器开机，开始整轨有长期热耗，

为节省热控功耗资源，在设计状态下，半导体制冷

控制器和激光信号处理器组成的系统仅靠半导体

制冷控制器长期热耗即可维持激光信号处理器温

度高于控温阈值温度，红外信息处理器、计量激光

器及监视相机等电子设备组成的系统则仅靠计量

激光器长期热耗即可维持计量激光器温度高于其

控温阈值温度。所以，在切换为整轨待机模式后，

这几个电子设备温度开始上升，在进入正常观测

模式之前，这２个电子设备系统的温度均已高于
各自主动控温回路控温阈值温度，其主动控温回

路已不需加电工作，验证了设计的正确性。由整

轨待机模式进入正常工作模式后，所有电子设备

在常规观测模式期间都有工作热耗，所以进入正

常工作模式后，半导体制冷控制器、激光信号处理

器、红外信息处理器、计量激光器及监视相机等电

子设备温度继续上升，最后达到稳定，稳定后激光

信号处理器、计量激光器及监视相机上的主动控

温加热回路仍然不用加电工作，仅靠电子设备系

统自身的热容和工作热耗即可维持其温度水平在

指标范围内。

由表７温度数据可知，监测仪各部组件温度
在所有经历的模式下都满足控温指标要求。在非

正常工作模式下，干涉仪关键件最大温度波动在

±０．３５℃以内，摆臂两端温差在 ０．３℃以内；在正
常工作模式下，干涉仪关键件最大温度波动为

±０．１５℃，摆臂两端温差也在 ０．３℃以内。从非
正常工作模式到正常工作模式，干涉仪关键件最

大温度波动在 ±０．４０℃以内，摆臂两端温差一直
在０．３℃以内。除干涉仪之外的其他光学镜头，
在同一模式下最大温度波动都在 ±０．４５℃以内，
从整轨关机模式到正常工作模式，除二维指向镜

外，其余光学镜头温度波动都在 ±０．５５℃以内，二

５３０２
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维指向镜因位于入光口，且其附近有辐射冷屏，从

整轨关机模式到正常工作模式其温度波动稍大，

为 ±１．４℃，也小于 ±３℃的指标要求，实现了光学
镜头组件在复杂热环境和复杂工作机制下的高精

度控温。从整轨关机模式到正常工作模式，电子

设备及驱动电机温度波动较大，但波动较大的内

热源温度并没有影响光学镜头的高精度控温，这

主要归功于两点：①对光学镜头组件采取了辐射
间接控温措施；②内热源系统与光学镜头组件时
间采取了很好的热隔离措施。

由表７数据还可看出，在整轨待机模式结束
时刻，激光信号处理器温度为 １３．２℃，计量激光

器温度为１１．４℃，监视相机温度为９．９℃，都已高
于其主动控温加热回路阈值上限，在正常工作模

式达到稳定时，激光信号处理器温度范围为

２１．１～２２．４℃，计量激光器温度范围为 １９．２～
２１．４℃，监视相机温度范围为 １５．７～２０．０℃，也
都高于其主动控温加热回路阈值上限。这说明从

整轨待机模式开始，半导体制冷控制器和激光信

号处理器组成的系统及红外信息处理器、计量激

光器和监视相机等设备组成的系统仅靠自身热容

和热耗即可维持控温指标，无需消耗热控功耗资

源，验证了通过热管理达到节省功耗资源设计的

正确性。

表 ７　不同模式状态下监测仪遥测温度

Ｔａｂｌｅ７　Ｓｕｍｍａｒｙｏｆｍｏｎｉｔｏｒｔｅｌｅｍｅｔｅｒｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｐｅｒａｔｉｎｇｍｏｄｅｓ

部组件名称
遥测温度／℃

整轨关机模式 整轨待机模式 正常工作模式
控温指标

主镜 １９．８～２０．２ １９．８～２０．２ ２０．６ ２０±２

谱段４透镜 １９．７～１９．９ １９．３～１９．８ １９．５～１９．９ ２０±２

谱段３透镜 １９．８～１９．９ １９．３～１９．８ １９．４～１９．９ ２０±２

谱段２透镜 １９．８～２０．２ １９．８～２０．２ １９．８～２０．１ ２０±２

次镜 ２０．４～２１．１ ２０．４～２１．０ ２０．６～２１．５ ２０±２

二维指向镜 １７．７～１８．６ １７．７～１８．６ １９．０～２０．５ １９±３

干涉仪摆臂端部１ ２０．１～２０．３ ２０．１～２０．３ ２０．２～２０．４ ２０±１，摆臂

干涉仪摆臂端部２ ２０．１～２０．２ ２０．１～２０．２ ２０．１～２０．２ 左右分支

干涉仪摆臂中部 １９．７～１９．８ １９．７～１９．８ ２０．１～２０．２ 温差

干涉仪基座 １９．６～１９．７ １９．６～１９．７ ２０．１～２０．２ ≤０．５

谱段４探测器电路盒 ７．６～１０．１ ９．７～１１．２ ９．２～１０．８ ０～２０

谱段３探测器电路盒 ７．６～１０．２ ８．９～１０．２ ９．２～１０．９ ０～２０

谱段２探测器电路盒 ７．６～１０．１ ８．９～１０．１ ９．１～１０．９ ０～２０

谱段１探测器电路盒 ７．６～１０．３ ８．８～１０．４ ９．１～１１．０ ０～２０

半导体制冷控制器 －２．２～２．６　 －０．３～７．０　 ９．５～１４．３ －１０～４５

激光信号处理器 ９．１～９．２ ９．２～１３．２ ２１．１～２２．４ －１０～４５

红外信息处理器 ４．２～５．９ ４．５～７．０ １８．２～２１．７ －１０～４５

计量激光器 ６．２～７．５ ７．１～１１．４ １９．２～２１．４ －１０～４５

监视相机 ６．９～７．７ ７．３～９．９ １５．７～２０．０ －１０～４５

二维指向镜步进电机 １８．６～１８．７ １８．６～１８．７ ２５．６～３３．４ －１０～８０

摆臂音圈电机磁缸及线圈铝骨架 １７．１～１７．７ １７．１～１７．７ １９．８～２２．８ 　０～７５

４　结　论

１）针对 ＦＹ３Ｄ卫星高光谱温室气体监测仪

复杂的内外部热环境、光学镜头高精度控温要求

及热控功耗及散热面资源紧张的热控难题，基于

热管理、辐射间接热控、辐射冷却及结构热控协同

优化设计等多种思路对监测仪热控系统进行了设

计，有效解决了热控难题。

２）监测仪入轨后经历了生存、整轨关机、整
轨待机、正常工作等多个工况模式，在轨温度数

据表明，所有工况模式下各部组件温度都满足

指标要求，且光学镜头温度稳定度较高。在不

同模式切换过程中，干涉仪摆臂两端温差一直

在 ０．３℃以内。在正常工作模式下，干涉仪关键
件最大温度波动在 ±０．１５℃以内，其他光学镜
头组件最大温度波动在 ±０．４５℃以内，实现了
光学镜头组件在复杂热环境和复杂工作机制下

的高精度控温。

３）在轨温度数据表明，因为采用了热管理，
从整轨待机模式开始，半导体制冷控制器和激光

信号处理器组成的电子设备系统及红外信息处理

器、计量激光器和监视相机等设备组成的电子设

备系统仅靠自身热容和热耗即可维持其控温指

６３０２
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　第 １１期 申春梅，等：ＦＹ３Ｄ卫星高光谱温室气体监测仪热控设计及在轨验证

标，无需消耗热控功耗资源。

在轨温度数据验证了监测仪热控系统设计的

正确性和有效性。
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具有变点的不确定竞争失效退化系统的可靠性建模

刘宝亮，张志强，温艳清，康淑瑰，张磊
（山西大同大学 数学与统计学院，大同 ０３７００９）

　　摘　　　要：针对具有变点的竞争失效退化系统的可靠性进行了建模，系统同时遭受连
续内部磨损退化和外部冲击，内部磨损退化由一个不确定过程表示，外部冲击过程是一个更新

回报过程，即外部冲击到达的时间间隔和每次冲击的损坏量都是随机变量。外部环境条件的

变化导致随机次数的冲击后损坏量服从的分布发生变化，通过运用不确定理论和机会理论，分

别推导出系统在３种不同冲击模式下的确信可靠度公式，并通过数值算例验证了模型的正确
性和有效性。

关　键　词：退化系统；竞争失效过程；确信可靠度；不确定过程；刘过程
中图分类号：Ｏ２１３；Ｏ２１１．６２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０３９０６

　　系统的故障往往是由于自身内部磨损退化或
者受到外部环境的冲击，如果系统具有大量的历

史故障数据，那么可以运用概率论中的随机变量

对其寿命的偶然不确定性（ＡｌｅａｔｏｒｙＵｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ）
进行度量刻画，进而对其进行可靠性建模和评估，

因为根据大数定律，在样本量较大时，估计的概率

分布函数与累积频率会无限接近。近年来，学者

们运用概率论对竞争失效退化系统模型进行了深

入的研究
［１３］
。

在工程实际应用中，由于一些产品是较昂贵

的或者受寿命试验条件的限制仍然只能获得少量

的寿命数据，即只有部分产品性能的信息，相应

的，对产品的总体寿命信息掌握得并不多，导致进

行产品可靠性评估时存在认知不确定性（Ｅｐｉｓｔｅ
ｍｉｃＵｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ）。为了量化由经验数据导致的认
知不确定性，Ｌｉｕ［４］于 ２００７年首次提出不确定理
论 （ＵｎｃｅｒｔａｉｎｔｙＴｈｅｏｒｙ）来解决人类因信度所产
生的不确定性。之后，Ｌｉｕ［５］进一步把不确定理论
进行了完善，且不确定理论在数学上满足正则性、

对偶性、次可加性及乘积公理。为了进一步研究

不确定现象随时间变化的动态演化性，Ｌｉｕ［６］介绍
了不确定过程 （ＵｎｃｅｒｔａｉｎｔｙＰｒｏｃｅｓｓ），之后，Ｌｉｕ［７］

发明了刘过程 （ＬｉｕＰｒｏｃｅｓｓ），其是一个具有正态
增量的不确定平稳独立增量过程。

目前，不确定理论在理论和实践中都起着重

要的作用，学者们把不确定理论广泛用于各种研

究领域，如不确定微分方程
［８］
、不确定风险分

析
［９１０］
、不确定统计分析

［１１１２］
、不确定金融分

析
［１３］
、不确定可靠性分析

［１４２１］
。在不确定退化模

型可靠性分析中，Ｌｉ等［２２］
研究了不确定加速退化

系统模型的可靠性，并对模型中的未知参数进行

了估计，但没有考虑外部冲击对系统的影响；Ｌｉｕ
等

［２３］
研究了不确定竞争失效退化设备的可靠性，

假定外部冲击到达的时间间隔是随机变量，而每

次冲击对设备造成的损坏量是不确定变量，运用

机会理论分别推导出系统在３种不同冲击模式下
的确信可靠度

［２４］
；师海燕等

［２５］
在假设系统受到

的外部冲击到达的时间间隔和每次冲击造成的损

qwqw
新建图章
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坏量都是不确定变量的情况下，推广了等者团队

等
［２３］
的结论。

以上文献研究的不确定退化系统，都假定外

部冲击造成的损坏量独立同分布，然而在工程应

用中，系统工作的外部环境条件或许会发生变化，

如外部风力的突然变化会导致风力涡轮机叶片断

裂，计算机由于外部温度的突然升高会导致死机

等，即系统在变点前受到的外部冲击的损坏量和

变点后受到的外部冲击的损坏量所服从的分布不

同
［２６２７］

。然而以往对于有变点的退化系统模型

可靠性的研究都是针对有大量历史故障数据的场

合，仅仅有少量历史故障数据或者没有任何故障

数据的变点退化系统模型可靠性研究者们关注的

较少，这激发笔者对具有变点的不确定竞争失效

退化系统的可靠性进行建模，即系统在变点前受

到的外部冲击的损坏量和变点后受到的外部冲击

的损坏量所服从的分布不同，运用机会理论，推导

出系统在３种不同冲击模式下的确信可靠度。

１　系统模型

考虑一个同时遭受连续内部磨损退化和外部

冲击的系统，系统连续内部磨损退化是一个不确

定过程，外部冲击用一个更新回报过程刻画，即冲

击到达的时间间隔和每次冲击对系统造成的损坏

量都用随机变量表示，且假设外部冲击对系统内

部磨损退化没有影响，即系统内部磨损退化和外

部冲击相互独立。假设系统由于内部磨损退化的

故障临界值为 Ｈ，系统由于外部冲击故障的临界
值为 Ｄ，在本文中，只考虑如下３种类型的外部冲
击模型：①极端冲击模型，当某一次外部冲击对系
统的损坏量超过临界值 Ｄ时，系统故障发生；
②累积冲击模型，当外部冲击对系统造成的累积
损坏量超过临界值 Ｄ时，系统故障发生；③δ冲击
模型，当连续２次冲击到达的时间间隔小于或等
于 δ时，系统故障发生。
１．１　内部磨损退化

在传统的退化系统建模中，学者们经常采用

维纳过程（ＷｉｅｎｅｒＰｒｏｃｅｓｓ）来描述退化过程的不
确定部分

［１３］
，然而由于维纳过程的几乎所有样

本路径虽然连续但不是 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ连续函数，其不
适合用来描述不确定退化部分，而刘过程的几乎

所有样本路径是 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ连续函数，在工程应用
中，对于只有少量历史故障数据的情形，用刘过程

来刻画退化过程更加合适
［２３２４，２８］

。

假设系统连续内部磨损退化由如下不确定过

程刻画：

Ｘ（ｔ）＝μ（ｔ）＋σＣ（ｔ）
或

ｄＸ（ｔ）＝μ′（ｔ）ｄｔ＋σｄＣ（ｔ）
式中：Ｘ（ｔ）为时刻 ｔ系统总退化量；μ（ｔ）为时刻 ｔ
系统主要退化部分；Ｃ（ｔ）为时刻 ｔ系统不确定退
化部分，且 Ｃ（ｔ）是一个刘过程；σ为漂移系数。
假设 μ（０）＝０，则 Ｘ（０）＝０，即在 ｔ＝０时刻系统
完好无损。

由以上假设可知，只有当系统的内部磨损退

化量不超过临界值 Ｈ时，系统才不会发生故障。
令 Ｔ＝ｉｎｆ｛ｔ：Ｘ（ｔ）＞Ｈ｝，则通过参考文献［２３］可
得，在没有外部冲击时，时刻 ｔ系统生存的不确定
测度为

珔Ｆ（ｔ）＝Ｍ｛Ｔ＞ｔ｝＝１－Ｆ（ｔ）＝ ｉｎｆ
０≤ｕ≤ｔ

Ψｕ（Ｈ）

（１）
式中：Ｔ为系统的退化量首次达到临界值 Ｈ的时
间；Ｆ（ｔ）为不确定变量 Ｔ的不确定分布函数；
Ψｕ（ｘ）为 Ｘ（ｕ）的不确定分布函数；Ｍ为不确定测
度符号。

１．２　外部冲击
系统除了内部磨损退化外，还遭受两阶段外

部环境的随机冲击。第１阶段外部冲击对系统的
损坏量相对较小，第 ２阶段由于外部环境条件突
然发生变化，外部冲击对系统的损坏量相对较大。

用 Ｎ（ｔ）表示到时刻 ｔ为止系统发生的冲击数，假
设冲击到达的时间间隔 Ｘｋ（ｋ＝１，２，…）是一列独
立同分布的随机变量，且它们共同的分布函数为

（ｘ），Ｙｋ（ｋ＝１，２，…）表示第 ｋ次冲击对系统造
成的损坏量，且假设冲击对系统造成的损坏量的

分布在随机冲击数 Ｋ之后发生变化，即随机变量
序列 Ｙ１，Ｙ２，…，ＹＫ具有共同的分布函数 Ｇ１（ｘ），
而随机变量序列 ＹＫ＋１，…具有共同的分布函数
Ｇ２（ｘ）。由于系统运行的外部环境条件在第 ２阶
段比在第１阶段变的恶劣，所以第 ２阶段外部冲
击对系统的损坏量在统计意义上大于第１阶段外
部冲击对系统的损坏量，即 Ｇ１（Ｄ）＞Ｇ２（Ｄ）。本
文考虑３种类型的外部冲击：极端冲击、累积冲
击、δ冲击。

２　系统的可靠性指标

由以上模型假设可知，当系统内部磨损退化

量超过临界值 Ｈ，或者当外部冲击造成系统故障
时，无论哪一个先发生都会导致系统故障。由于

在该退化模型中，内部磨损退化由不确定过程描

述，而外部冲击是一个更新回报过程，所以时刻 ｔ

０４０２
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系统的确信可靠度定义为：在时间区间［０，ｔ］内，
系统没有发生故障的机会测度。下面基于３种外
部冲击的类型讨论系统的确信可靠度。

定义１［２９］　设（Γ，Ｌ，Ｍ）×（Ω，Ａ，Ｐ）是一个
机会空间，且 Θ∈Ｌ×Ａ是一个不确定随机事件，
则 Θ的机会测度定义为

Ｃｈ｛Θ｝＝∫
１

０
Ｐ｛ω∈Ω Ｍ｛γ∈Γ（γ，ω）∈Θ｝≥ｒ｝ｄｒ

（２）
２．１　极端冲击模型

在极端冲击模型中，只有当系统内部磨损退

化量小于临界值 Ｈ，且每次外部冲击对系统造成
的损坏量都小于临界值 Ｄ时，系统才不会发生故
障，从而根据定义１，时刻 ｔ系统的确信可靠度为
Ｒ（ｔ）＝Ｃｈ｛在［０，ｔ］内系统没有发生故障｝＝

{　　Ｃｈ ｓｕｐ
０≤ｕ≤ｔ

Ｘ（ｕ）＜Ｈ，∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ ＜Ｄ }） ＝

{　　Ｃｈ Ｔ＞ｔ，∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ ＜Ｄ }） ＝

　　Ｍ｛Ｔ＞ｔ｝· {Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ ＜Ｄ }） （３）

事实上，容易推得

{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ＜Ｄ }） ＝∑

＋∞

ｍ＝１
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ＜Ｄ）， }Ｋ＝ｍ ＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ ＜Ｄ），Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ） }＝ｌ ＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ ＜Ｄ）Ｋ＝ｍ，

　　Ｎ（ｔ） }＝ｌＰ｛Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ）＝ｌ｝＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｙｋ ＜Ｄ）Ｋ＝ｍ，

　　Ｎ（ｔ） }＝ｌＰ｛Ｋ＝ｍ｝Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝＝

　　∑
＋∞

ｍ＝
{

１
∑
ｍ

ｌ＝０
［（Ｇ１（Ｄ））

ｌＰ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝］＋

　　∑
＋∞

ｌ＝ｍ＋１
［（Ｇ２（Ｄ））

ｌＰ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ }｝］ Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝

（４）
从而，时刻 ｔ系统的确信可靠度为

Ｒ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）∑
＋∞

ｍ＝
{

１
∑
ｍ

ｌ＝０
［（Ｇ１（Ｄ））

ｌＰ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝］＋

　　∑
＋∞

ｌ＝ｍ＋１
［（Ｇ２（Ｄ））

ｌＰ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ }｝］ Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝

（５）
２．２　累积冲击模型

在累积冲击模型中，只有当系统内部磨损退

化量小于临界值 Ｈ，且外部冲击对系统造成的总
的损坏量都小于临界值 Ｄ时，系统才不会发生故

障，从而根据定义１，时刻 ｔ系统的确信可靠度为
Ｒ（ｔ）＝Ｃｈ｛在［０，ｔ］内系统没有发生故障｝＝

{　　Ｃｈ ｓｕｐ
０≤ｕ≤ｔ

Ｘ（ｕ）＜Ｈ，∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ }＜Ｄ ＝

{　　Ｃｈ Ｔ＞ｔ，∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ }＜Ｄ ＝

　　Ｍ｛Ｔ＞ｔ｝· {Ｐ ∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ }＜Ｄ （６）

事实上，容易推得

{Ｐ ∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ }＜Ｄ ＝∑

＋∞

ｍ＝１
{Ｐ ∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ ＜Ｄ， }Ｋ＝ｍ ＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ ＜Ｄ，Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ） }＝ｌ ＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ ＜Ｄ Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ） }＝ｌ·

　　Ｐ｛Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ）＝ｌ｝＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∑
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
Ｙｋ ＜Ｄ Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ） }＝ｌ·

　　Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝＝

　　∑
＋∞

ｍ＝
{

１
∑
ｍ

ｌ＝０
［（Ｇｌ１ （Ｄ））Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝］＋

　　∑
＋∞

ｌ＝ｍ＋１
［（Ｇｍ１ Ｇ

ｌ－ｍ
２ （Ｄ））Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ }｝］ Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝

（７）
式中：Ｇｌ１ （Ｄ）为 Ｇ１（Ｄ）对自身的 ｌ重卷积。

从而，时刻 ｔ系统的确信可靠度为

Ｒ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）∑
＋∞

ｍ＝
{

１
∑
ｍ

ｌ＝０
［（Ｇｌ１ （Ｄ））Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝］＋

　　∑
＋∞

ｌ＝ｍ＋１
［（Ｇｍ１ Ｇ

ｌ－ｍ
２ （Ｄ））Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ }｝］ Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝

（８）
２．３　δ冲击模型

在 δ冲击模型中，只有当系统内部磨损退化
量小于临界值 Ｈ，且所有 ２次外部冲击到达的时
间间隔都大于 δ时，系统才不会发生故障，从而根
据定义１，时刻 ｔ系统的确信可靠度为
Ｒ（ｔ）＝Ｃｈ｛在［０，ｔ］内系统没有发生故障｝＝

{　　Ｃｈ ｓｕｐ
０≤ｕ≤ｔ

Ｘ（ｕ）＜Ｈ，∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ ＞δ }） ＝

{　　Ｃｈ Ｔ＞ｔ，∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ ＞δ }） ＝

　　Ｍ｛Ｔ＞ｔ｝· {Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ ＞δ }） （９）

事实上，容易推得

{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ＞δ }） ＝∑

＋∞

ｍ＝１
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ＞δ）， }Ｋ＝ｍ ＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ＞δ），Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ） }＝ｌ ＝

１４０２
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　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ ＞δ）Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ） }＝ｌ·

　　Ｐ｛Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ）＝ｌ｝＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
{Ｐ ∩
Ｎ（ｔ）

ｋ＝０
（Ｘｋ ＞δ）Ｋ＝ｍ，Ｎ（ｔ） }＝ｌ·

　　Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝＝

　　∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
（１－（δ））ｌＰ｛Ｋ＝ｍ｝Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝

（１０）
从而，时刻 ｔ系统的确信可靠度为

Ｒ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）∑
＋∞

ｍ＝１
∑
＋∞

ｌ＝０
（１－（δ））ｌ·

　　Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｌ｝ （１１）

３　数值算例

ＧａＡｓＰ异质激光（ＧａＡｓＰＨｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓＬａ
ｓｅｒ）［３０］是工程实践中常用的激光。随着时间的
推移，激光的输出功率逐渐衰退，且输出功率的退

化过程是由内部的磨损退化和暗线缺陷或暗斑缺

陷所引起的，这种暗线缺陷或暗斑缺陷能够被看

作是外部冲击导致的。由于缺乏历史退化数据，

这种内部磨损退化能够用不确定过程来刻画，而

暗线缺陷或暗斑缺陷的到达过程能够用 Ｐｏｉｓｓｏｎ
过程描述。假设系统连续内部磨损退化为：

Ｘ（ｔ）＝２（ｅ０．２ｔ－１）＋０．３Ｃ（ｔ）。内部磨损退化的
故障临界值 Ｈ＝５；系统受到的外部冲击到达的过
程｛Ｎ（ｔ），ｔ≥０｝是一个强度为 λ的 Ｐｏｉｓｓｏｎ过
程，即

Ｐ｛Ｎ（ｔ）＝ｋ｝＝（λｔ）
ｋ

ｋ！
ｅ－λｔ　　ｋ＝０，１，２，…

变点 Ｋ服从几何分布，即 Ｐ｛Ｋ＝ｍ｝＝０．２５×
（１－０．２５）ｍ－１，ｍ＝１，２，…，假设冲击损坏量的分
布在变点前后分别为 Ｇ１（ｙ）＝１－ｅ

－ｙ
和 Ｇ２（Ｙ）＝

１－ｅ－０．５ｙ，ｙ＞０，且外部冲击故障的临界值 Ｄ＝
１０，δ＝０．２。

１）极端冲击模型
通过运用 ＭＡＴＬＡＢ软件可以得出退化系统

分别在 ３种不同冲击模式下的确信可靠度，如
图１～图３所示。图１为极端冲击退化系统的确
信可靠度 Ｒ（ｔ）随时间的变化曲线。可以看出，在
时间区间［０，４］，系统的确信可靠度下降很小，而
在 ｔ＞４之后，系统的确信可靠度急速下降，这是
因为在 ｔ＞４之前，系统运行的外部环境条件相对
良好，外部冲击引起系统故障的概率相对较小，而

在 ｔ＜４之后，系统运行的外部环境条件突然变的
非常恶劣，所以每次冲击对系统的损坏量相比ｔ＞

图 １　极端冲击退化系统的确信可靠度曲线

Ｆｉｇ．１　Ｃｕｒｖｅｏｆｂｅｌｉｅｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｅｘｔｒｅｍｅ

ｓｈｏｃｋｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

图 ２　累积冲击退化系统的确信可靠度曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｕｒｖｅｏｆｂｅｌｉｅｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｃｕｍｕｌａｔｉｖｅ

ｓｈｏｃｋｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

图 ３　δ冲击退化系统的确信可靠度曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｏｆｂｅｌｉｅｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｏｒδｓｈｏｃｋ

ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

４之前在统计上要大得多，即外部冲击损坏量超
过系统故障临界值的概率增大，在 ｔ＝１０附近系
统的确信可靠度接近为 ０，系统已经失效，需要及
时维修或者替换，所以时间 ｔ＝４是一个变点。

２４０２
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２）累积冲击模型
图２为累积冲击退化系统的确信可靠度

Ｒ（ｔ）随时间的变化曲线。可以看出，在 ｔ＜３．３之
前，系统的确信可靠度保持在较高水平，且下降比

较缓慢且光滑，而在 ｔ＞３．３之后，系统的确信可
靠度曲线突然急速下降。这是因为在 ｔ＜３．３之
前，系统运行的外部环境条件相对良好，外部冲击

对系统造成的累积损坏量较小，而在 ｔ＞３．３之
后，系统运行的外部环境条件突然变的恶劣，每次

外部冲击对系统造成的损坏量相比之前在统计上

较大，从而导致外部冲击累积损坏量在 ｔ＞３．３之
后增加较快，所以确信可靠度下降较快，即时间

ｔ＝３．３是一个变点。
３）δ冲击模型
图３为 δ冲击退化系统的确信可靠度 Ｒ（ｔ）

随时间的变化曲线。可以看出，在 ｔ＜０．５之前，
系统的确信可靠度曲线下降较快但比较光滑，在

时间区间［０．５，５．３］之间，系统的确信可靠度曲
线变化比较平稳，而在 ｔ＞５．３之后，曲线又突然
加速下降。这是因为在 ｔ＜５．３之前，系统的退化
主要是由于自身内部磨损退化引起的，系统外部

运行的环境条件比较良好，连续 ２次外部冲击到
达的时间间隔较大，而在 ｔ＞５．３之后，外部环境
条件突然变的恶劣，连续 ２次外部冲击到达的时
间间隔较小，所以系统的确信可靠度曲线突然下

降较快，即 ｔ＝５．３是系统的一个变点。

４　结　论

１）系统内部的连续磨损退化用一个不确定
过程描述，且系统内部连续磨损退化的扰动项用

刘过程表示，刘过程的几乎所有样本路径是 Ｌｉｐｓ
ｃｈｉｔｚ连续函数，而维纳过程的几乎所有样本路径
虽然连续但不是 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ函数，所以在系统没有
历史故障数据或者仅仅有少量历史故障数据的场

合采用刘过程来描述退化过程更为合适。

２）系统工作的外部环境条件的突然变化往
往会导致系统受到的外部冲击损坏量突然变大，

所以相比以往假定外部冲击造成的损坏量独立同

分布，用不同的分布刻画变点前后系统受到外部

冲击的损坏量更为合适。

３）运用机会理论推导出在 ３种不同的冲击
模式下系统的确信可靠度公式，并用一个数值算

例验证了模型的有效性。
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ＬＩＵＢａｏｌｉａｎｇ，ＺＨＡＮＧＺｈｉｑｉａｎｇ，ＷＥＮＹａｎｑｉｎｇ，ＫＡＮＧＳｈｕｇｕｉ，ＺＨＡＮＧＬｅｉ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓａｎｄＳｔａｔｉｓｔｉｃｓＳｃｉｅｎｃｅ，ＳｈａｎｘｉＤａｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｄａｔｏｎｇ０３７００９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｏｆａｃｏｍｐｅｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈａｃｈａｎｇｅ
ｐｏｉｎｔｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｓｓｕｂｊｅｃｔｔｏｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｉｎｔｅｒｎａｌｗｅａｒｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｓｈｏｃｋｓ，ｔｈｅｉｎ
ｔｅｒｎａｌｗｅａｒｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｉｓｄｅｓｃｒｉｂｅｄｂｙａｎｕｎｃｅｒｔａｉｎｐｒｏｃｅｓｓ，ａｎｄｔｈｅｅｘｔｅｒｎａｌｓｈｏｃｋｉｓａｒｅｎｅｗａｌｒｅｗａｒｄ
ｐｒｏｃｅｓｓ，ｉ．ｅ．，ｉｎｔｅｒｖａｌｔｉｍｅｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｓｈｏｃｋｓａｒｒｉｖｉｎｇｔｈｅｓｙｓｔｅｍａｎｄｄａｍａｇｅｓｉｚｅｓｏｆｓｈｏｃｋｌｏａｄａｒｅｇｏｖｅｒｎｅｄ
ｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒａｎｄｏｍｖａｒｉａｂｌｅｓ．Ｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄａｍａｇｅｓｉｚｅｓｏｆｓｈｏｃｋｌｏａｄｃｈａｎｇｅｓａｆｔｅｒａｒａｎｄｏｍｎｕｍｂｅｒｏｆ
ｓｈｏｃｋｓｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｃｃｕｒｓ．Ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｍｕｌａｓｏｆｔｈｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｓｈｏｃｋｐａｔｔｅｒｎｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｅｍｐｌｏｙｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｈｅｏｒｙａｎｄｃｈａｎｃｅｔｈｅｏｒｙ，ａｎｄｔｈｅ
ｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙａｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘａｍｐｌｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ；ｃｏｍｐｅｔｉｎｇｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｅｓ；ｂｅｌｉｅｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；ｕｎｃｅｒｔａｉｎｐｒｏｃｅｓｓ；
Ｌｉｕｐｒｏｃｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００６１１１５：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６１１．１０３０．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１６０１１０１）；ＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｃａｌＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒｏｇｒａｍｓｏｆＨｉｇｈｅｒＥｄ

ｕｃａｔｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｓｉｎＳｈａｎｘｉ（２０１９Ｌ０７３８，２０２０Ｌ０４６３）

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

４４０２
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空间遥感器用环路热管瞬态数值模拟与在轨验证

孟庆亮１，２，，杨涛１，２，于志１，２，赵振明１，２，赵宇１，２，于峰１，２

（１．北京空间机电研究所，北京 １０００９４；　２．先进光学遥感技术北京市重点实验室，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：为满足空间遥感器环路热管（ＬＨＰ）在轨应用需求，建立了高分九号卫星电
荷耦合器件（ＣＣＤ）用 ＬＨＰ瞬态数值模型。模型采用了节点网络法和流动与传热关系式耦合
的方法，考虑了蒸发器与储液器之间的传热传质过程。通过仿真与在轨数据的对比，发现ＬＨＰ
内部组件温度偏差为０．２～０．４℃，冷凝器测点温度偏差为 ０．５～２．０℃；预热器通过干度的变
化调节了冷凝器外热流和热源工作模式的影响；热源的工作模式对蒸发器向储液器漏热、回路

流阻及两相段长度均有影响。所提模型可用于不同轨道外热流及热源工作模式下，研究 ＬＨＰ
内部各参数的变化规律，预测 ＬＨＰ系统的瞬态工作特性，并指导后续产品的设计与研发。

关　键　词：环路热管（ＬＨＰ）；空间遥感器；精密控温；传热传质；数值模拟
中图分类号：Ｖ４１６；ＴＫ１２４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０４５１１

　　空间电荷耦合器件（ＣｈａｒｇｅＣｏｕｐｌｅｄＤｅｖｉｃｅ，
ＣＣＤ）相机是目前应用最为广泛的航天遥感器之
一，已被广泛应用于军事侦察、资源探测和测绘等

领域
［１］
。ＣＣＤ器件是 ＣＣＤ相机的核心组件，其

工作性能受温度影响较大，热电噪声随温度的升

高呈指数递增，如果温度波动较大，热噪声变化不

定，会给电路设计和信号输出带来较大的负面影

响
［２３］
。随着空间 ＣＣＤ相机的不断进步，其对

ＣＣＤ器件的温度要求越来越高，传统的热控方法
受限于传热量、安装尺寸及温度稳定性逐渐难以

满足精密控温需求，需要采用新的热设计方法和

热控产品对 ＣＣＤ相机进行散热与控温［４］
。

环路热管（ＬｏｏｐＨｅａｔＰｉｐｅ，ＬＨＰ）是一种先进
的航天热控产品，通过利用毛细芯内产生的毛细

力驱动工质在热源与热沉之间循环实现热量的获

取、传输和排散，其已广泛应用于电子设备、电池、

光学仪器等设备的散热和控温
［５６］
。为适应 ＣＣＤ

相机的控温需求，北京空间机电研究所于 ２０１５年

首次将 ＬＨＰ应用于高分九号卫星 ＣＣＤ相机的精
密控温，通过将蒸发器与热源 ＣＣＤ器件进行解
耦，利用加热器给蒸发器加热，产生毛细力，驱动

流体在蒸发段吸收 ＣＣＤ器件的发热量，在冷凝段
将热量释放出去

［７］
。迄今为止，高分九号卫星相

机用 ＬＨＰ已在轨成功应用超过 ４年，结果表明，
ＬＨＰ能够很好地满足 ＣＣＤ相机在轨散热及控温
的需求，并实现了 ±０．５℃的控温精度［８］

。

目前，对于 ＬＨＰ的研究主要以实验为主，理
论分析和数值模拟相对较少。尽管通过实验测试

可以获得实测数据，但受限于观测手段，一些物理

参数并不能够准确被获取，如实验中工质在各部

件中的温度只能通过测试相关的壁面温度来近

似，无法了解流体温度的真实变化情况，有时甚至

会存在很大的差异。除此之外，目前的实验通常

成本高、周期长，而且易受外界因素的影响，尤其

是当 ＬＨＰ在轨应用时，受限于地面实验手段，实
验测试已经很难准确预测结果。相比于实验研

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011006&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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究，理论分析和数值模拟可以获得更多的传热与

流动参数，并可以快速预测航天环境（微重力、高

真空、４Ｋ深低温等）下的瞬态工作特性，其对于
ＬＨＰ产品在轨应用、模式调整和故障分析具有重
要的指导意义。

目前，用于研究 ＬＨＰ的数值模型，包括稳态
模型和瞬态模型。在稳态模型方面，国内外研究

者建立了不同复杂度的数学模型
［９１３］
，并在稳态

压力降、可变热导特性、毛细芯内压力降、两相流

型等方面取得了一些进展。然而考虑到空间遥感

器的瞬态工作特性，稳态模型已不再适用。在瞬

态模型方面，Ｗｒｅｎｎ等［１４］
与 Ｈｏａｎｇ、Ｋｕ［１５］建立了

ＬＨＰ的模型，通过与实验结果比较，发现误差较
大；Ｐｏｕｚｅｔ等［１６］

建立了较全面的毛细泵驱回路动

力学数值模型，该模型对于建立 ＬＨＰ模型具有重
要的指导意义；Ｃｕｌｌｉｍｏｒｅ和 Ｂａｕｍａｎｎ［１７］基于节
点网络法建立了 ＬＨＰ模型，可以用于研究 ＬＨＰ
的启 动 瞬 态 特 性；Ｚｉｎｎａ等［１８］

利 用 ＳＩＮＤＡ／
ＦＬＵＩＮＴ软件设计和模拟了 ＬＨＰ热控系统，该系
统主要用于 ＡＭＳ０２上的冷磁电路盒的冷却；Ｘｉｎ
等

［１９］
建立了 ＬＨＰ的系统模型，用于分析不同外

热流和工况下 ＡＭＳ０２上制冷机的瞬态工作特
性；何发龙等

［２０］
建立了深冷 ＬＨＰ的瞬态模型，可

用于分析深冷 ＬＨＰ在固定辅热载荷作用下的传
热特性变化规律，并通过实验结果进行了验证。

然而，针对空间遥感器用 ＬＨＰ的瞬态数值模
拟研究较少，一方面现有的模型进行了一些假设，

如忽略了毛细芯漏热对储液器的温度影响，导致

蒸发器与储液器的仿真温度偏差较大，又如采用

多项式计算工质热物性，导致热物性偏差较大，模

型精度不高；另一方面，由于缺少在轨飞行数据的

支撑，现有模型的准确性和有效性尚未获得验证。

基于此，本文针对空间遥感器用 ＬＨＰ的结构组成
和运行特性的特点，建立了 ＬＨＰ系统级瞬态数值
模型。首先，给出空间遥感器用 ＬＨＰ的控温原理
和数学模型。然后，将仿真结果与在轨数据进行了

对比，给出了模型预测的温度偏差。最后，分析了

高低温工况下 ＬＨＰ组件各参数的变化趋势。

１　控温原理

图１为高分九号卫星 ＣＣＤ相机用 ＬＨＰ的应
用示意图和实物图。通过加热器给蒸发器加载热

量 Ｑｉｎ，使蒸发器内部的液体工质汽化，产生毛细
力，驱动气态工质从毛细泵中流出，工质先经冷凝

器 Ａ变成液态，释放 Ｑｏｕｔ１热量，再经预热器变为饱

图 １　空间遥感器用 ＬＨＰ工作原理图和实物图

Ｆｉｇ．１　ＷｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｐｈｏｔｏｏｆＬＨＰｆｏｒ

ｓｐａｃｅｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒ

和流体后到达 ＣＣＤ冷板，吸收 ＣＣＤ相机的热量
（Ｑ１＋Ｑ２＋Ｑ３＋Ｑ４）后，最后经冷凝器 Ｂ变成液
体，释放 Ｑｏｕｔ２热量后回流到储液器当中，如此往复
循环实现了 ＣＣＤ相机的散热。测点 Ａ＿１位于冷
凝器 Ａ回液管附近，用于监测回流液管路温度，
测点 Ａ＿２位于冷凝器 Ａ蒸汽管路出口附近，用于
监测蒸汽管路的温度；测点 Ｂ＿１位于冷凝器 Ｂ管
路出口附近，用于监测出口管路的温度，测点 Ｂ＿２
位于冷凝器 Ｂ管路中间位置，该点对应了冷凝器
的最低温度变化。此外，Ａ＿１和 Ｂ＿２还被用做 ２
个冷凝器控温点，防止冷凝器温度过低，ＬＨＰ内
部工质冻结。

ＬＨＰ的控温点，即两相工质在 ＣＣＤ冷板内的
吸热温度，其与储液器的温差为

［２１］

Ｔｃｃｄ－Ｔｃｃ ＝
ΔＰｃｃｄｃｃ
（ｄＰ／ｄＴ）ｓａｔ

（１）

式中：ΔＰｃｃｄｃｃ为 ＣＣＤ冷板与储液器内工质的饱和
压力差；（ｄＰ／ｄＴ）ｓａｔ为工质在压力温度图上饱和
线的斜率；Ｔｃｃｄ和 Ｔｃｃ分别为 ＣＣＤ冷板和储液器内
工质的温度。对液氨工质，（ｄＰ／ｄＴ）ｓａｔ较大，如
５℃时为３．７８ｋＰａ／℃，ＬＨＰ正常循环时，由于工质
流量较小，且回路内基本为光滑管路，回路流阻较

小，若压差为１ｋＰａ，则温差为０．２６℃。因此，通过
控温手段保持储液器温度恒定，其内饱和蒸汽压

力就维持恒定，整个系统也就稳定在这一压力上，

６４０２
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相应的 ＣＣＤ冷板内两相工质便稳定在该压力对
应的饱和温度上。

２　数学模型
通过图 １可以发现，区别于传统散热型的

ＬＨＰ，本文研究的 ＬＨＰ主要对多点热源进行控
温，ＬＨＰ的管路布局和结构组成更加复杂，这增
加了数值分析的难度和复杂度。ＬＨＰ瞬态数值
模型涉及了回路内工质分布、热力学状态变化及

传热传质特性。基于此，本文针对空间遥感器的

应用特点，模型的主要特性包括：

１）对蒸发器通过毛细芯向储液器的漏热，综
合考虑了工质物性、流量及毛细芯参数的影响。

２）ＬＨＰ内部的工质物性参数来源于 ＲＥ
ＦＲＯＰ数据库，保证了仿真精度。

３）通过将流体节点的比焓与纯液相或气相
焓的比较，判断工质的相态。

４）考虑了工质冷凝过程中涉及的辐射、热传
导、气液相变等多耦合过程。

此外，模型还采用了如下假设：

１）管路内工质的单相流动状态考虑为充分
发展状态。

２）两相流阻力的计算采用分相流动模型，即
将气相和液相分别按单相流处理，单相和液相考

虑具有不同的物性和速度。

３）蒸发器的径向热流密度假设为均匀，储液
器始终处于饱和状态。

４）忽略压力变化引起工质的能量变化。
２．１　控制方程

ＬＨＰ的瞬态数值模型包括热模型和流体模
型

［１７］
，如图２所示。热模型通过热流传递和连接

的温度点组成热体系网络，主要用于计算分析系

统（蒸发器、储液器、冷凝器管路的壁面及辐射器

节点）的热量传递，热模型包含固体温度 Ｔｓ、固体
热容 ｃ等参数；流体模型通过流动方式和流体节
点组成流体网络，可以计算流体传递过程和热流

耦合的流动问题，流体模型包含工质与内壁的对

图 ２　热模型和流体模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｒｍａｌａｎｄｆｌｏｗｍｏｄｅｌｓ

流换热系数 ｈ、压力 Ｐ、流体温度 Ｔｆ、密度 ρ、质量
流量 ｍ等参数。

热模型主要为热节点，其基本方程为能量方

程，表达式为

ｍＮＣＮ
ｄＴＮ
ｄｔ
＝∑

ｉ
ＱＣｉ＋∑

ｊ
ＱＦｊ＋∑

ｋ
ＱＲｋ＋∑

ｌ
ＱＳｌ

（２）
式中：ｍＮ、ＣＮ和 ＴＮ分别为节点 Ｎ的质量、比热容
和温度；ＱＣ、ＱＦ、ＱＲ、ＱＳ分别为节点 Ｎ与其他节点
的热传导量、与所接触流体的对流换热量、与热沉

之间的辐射换热量、施加热源的热量。

对流换热量的计算表达式为

ＱＦ ＝ｈＡΔＴ （３）
式中：Ａ为工质与管路的接触面积；ΔＴ为工质与
内壁的温差；ｈ的计算公式为

ｈｉ＝
Ｎｕ·ｋｆ
ｄｉ

（４）

其中：Ｎｕ为努塞尔数；ｋｆ为工质的导热率；ｄ为管
路的直径或等效直径。

工质为单相（气相或液相）时，Ｎｕ数的计算
公式为

［２２］

Ｎｕ＝

４．３６ Ｒｅ＜１９６０
（ｆ／８）（Ｒｅ－１０００）Ｐｒ
１＋１２．７（ｆ／８）１／２（Ｐｒ２／３－１）

１９６０＜Ｒｅ＜６４２０

０．０２３Ｒｅ０．８Ｐｒｎ Ｒｅ＞










６４２０

（５）
式中：Ｒｅ为雷诺数；ｆ为摩擦系数；Ｐｒ为普朗特数；
当热节点温度高于流体时，ｎ＝０．４，反之，ｎ＝０．３。

工质为两相时，Ｎｕ数采用 Ｓｈａｈ关联式［２３］

计算：

Ｎｕ＝０．０２３Ｒｅ０．８ｌ Ｐｒ
０．４
ｌ （１－ｘ）０．８＋３．８ｘ

０．７６
（１－ｘ）０．０４

Ｐ０．[ ]３８

（６）
式中：Ｐｒｌ＝μｌｃｐｌ／ｋｌ，μｌ、ｃｐｌ和 ｋｌ分别为液相工质

黏度、定压比热容和导热系数；Ｐ ＝Ｐ／Ｐｃ，Ｐｃ为
临界压力；各参数的定性温度取两相段的饱和温

度；ｘ为工质的质量分数（干度）。
流体模型包括流体节点和流动路径。流体节

点的质量方程为

ｄｍｉ
ｄｔ
＝∑

ｋ
（ｅｋ· ｍｉｋ） （７）

式中：ｅｋ为方向符号，当工质流入节点ｉ时，ｅｋ＝１，
当工质流出节点 ｉ时，ｅｋ＝－１，无工质交换时，
ｅｋ＝０。

流体节点的能量方程为

ｄ（ｍｉγｉ）／ｄｔ＝∑
ｋ
（ｅｋ· ｍｉｋγｉｋ）＋∑

ｊ
ＱＦｊ （８）

７４０２
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式中：γ为工质的比焓。
流体路径 ｉｊ（即相邻工质节点 ｉ和 ｊ之间的流

动管段）上工质的动量方程为

ｄｍｉｊ
ｄｔ
＝
Ａｉｊ
Ｌｉｊ
（Ｐｉ－Ｐｊ－ΔＰｆ） （９）

式中：Ａｉｊ和 Ｌｉｊ分别为该段管路截面积和管路长
度；ΔＰｆ为流体在流动路径上的摩擦阻力损失。

工质为单相时，ΔＰｆ表达式为
［２４］

ΔＰｆ＝
２ｆＬｉｊ
ρｄ

ｍｉｊ
Ａ( )
ｉｊ

２

（１０）

式中：ｆ由Ｃｈｕｒｃｈｉｌｌ公式［２４］
计算得到，该公式考虑

了不同雷诺数 Ｒｅ和粗糙度的影响，即

ｆ＝８ ８( )Ｒｅ
１２

＋ １
（α＋β）１．[ ]５

１／１２

（１１）

其中：α和 β分别为

α＝ －２．４５７ｌｎ ７( )Ｒｅ
０．９

＋０．２７ε[ ]{ }ｄ

１６

（１２）

β＝ ３７５３０( )Ｒｅ

１６

（１３）

式中：ε为粗糙度，ε＝１×１０－４ｍ。
冷凝器的管路上存在一些直角弯头，需额外

考虑局部压力损失，弯头处的摩擦阻力 ΔＰｆ的表
达式为

ΔＰｆ＝
２ｆＬｉｊ
ρｄ

ｍｉｊ
Ａ( )
ｉｊ

２

＋ζ
２
ｍｉｊ
ρＡ( )

ｉｊ

２

（１４）

式中：ζ为局部阻力系数。
工质为两相时，ΔＰｆ的计算采用 Ｆｒｉｅｄｅｌ模型

进行计算，该模型考虑了重力加速度、表面张力等

影响因子，模型的预测结果与实验的误差较小，表

达式为
［２５］

ΔＰｆ＝Φ
２
ｌ０ΔＰｌ （１５）

式中：ΔＰｌ为液相压力损失；两相流阻系数 Φ
２
ｌ０的

计算表达式为

Φ２ｌ０ ＝Ｅ＋
３．２４ＦＨ
Ｆｒ０．０４５Ｗｅ０．０３５

（１６）

其中：

Ｅ＝（１－ｘ）２＋
ｘ２ρｌｆｖ
ρｖｆｌ

（１７）

Ｆ＝ｘ０．７８（１－ｘ）０．２２ （１８）

Ｈ＝ ρｌ
ρ( )
ｖ

０．９１ μｖ
μ( )
ｌ

０．１９

１－
μｖ
μ( )
ｌ

０．７

（１９）

Ｆｒ＝
ｍ２

ｇｄρ２ｔｐ
（２０）

Ｗｅ＝
ｍ２ｄ
ρｔｐσ

（２１）

式中：μ、ｇ、σ分别为黏度、重力加速度、表面张力

系数，下标 ｖ和 ｌ分别表示气相和液相；ρｔｐ ＝

［ｘ／ρｖ－（１－ｘ）／ρｌ］
－１
。

在蒸发器中，流体从毛细芯内壁穿过毛细芯

到达外壁的流动阻力 ΔＰｆ，ｗ为

ΔＰｆ，ｗ ＝
ｍμｌｌｎ（ｒｏ／ｒｉ）
２πρｌＫｗＬｗ

（２２）

式中：ｒｏ和 ｒｉ分别为管路外径和内径；Ｋｗ为毛细
芯的渗透率；Ｌｗ为毛细芯的长度。
２．２　毛细泵模型

图 ３给出了毛细泵的示意图和热网络图。
ＬＨＰ的毛细泵由蒸发器和储液器采用一体化设
计组成，这两者之间存在着复杂的传热传质关系。

通过加热器加载到蒸发器壁面上的热量 Ｑ
用于蒸发毛细芯中液体的热量 Ｑｅ为
Ｑｅ ＝Ｑ－ＱＬｗ －ＱＬａ－ＱＬｖ （２３）
式中：ＱＬＷ、ＱＬａ、ＱＬｖ分别为通过湿毛细芯漏热给
储液器的热量、通过蒸发器壁面向储液器壁面的

漏热量、用于过热蒸发器槽内生成蒸汽的热量。

毛细芯向储液器漏热的主要途径为湿毛细芯

的径向漏热。由于 ＬＨＰ的毛细芯在正常工作时
其内部有工质的流动，单纯地采用毛细芯的有效

导热系数来计算是存在较大偏差的。

由于工质的流动速率非常慢，毛细芯内部充

满工质的圆柱状毛细芯的能量方程可以由稳态方

程表示为

图 ３　毛细泵的示意图和热网络图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃａｐｉｌｌａｒｙｐｕｍｐｅｄａｎｄ

ｔｈｅｒｍａｌｎｅｔｗｏｒｋ

８４０２
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ρｃｐｌｖｒ
Ｔ
ｒ
＝ｋｅ

１
ｒ
·

ｒｒ

Ｔ
( )[ ]ｒ （２４）

式中：工质穿过毛细芯速率 ｖｒ ＝ ｍ／（ρ２πｒＬｗ）；ｋｅ
为毛细芯的等效导热系数。

　　令 η＝（ｍｃｐｌ）／（２πｋｅＬｗ），将式（２４）进一步

变形得到

２Ｔ
ｒ２
＋１
ｒ
（１－η）Ｔ

ｒ
＝０ （２５）

毛细芯内外的边界条件为

Ｔ（ｒ） ｒ＝ｒｏ
＝Ｔｏ （２６）

Ｔ（ｒ） ｒ＝ｒｉ
＝Ｔｉ （２７）

因此，求解式（２５）得到毛细芯的温度分布为

Ｔ（ｒ）＝
Ｔｏ－Ｔｉ

（ｒｏ／ｒｉ）
η －１

ｒ
ｒ( )
ｉ

η

－
Ｔｏ－Ｔｉ（ｒｏ／ｒｉ）

η

（ｒｏ／ｒｉ）
η －１

（２８）
通过湿毛细芯漏热给储液器的热量为

ＱＬｗ ＝
ｋｅＡｉ
Ｔｏ－Ｔｉ

·
ｄＴ
ｄｒｒ＝ｒｉ

（Ｔｏ－Ｔｉ）＝

　　
ｍｃｐｌ

（ｒｏ／ｒｉ）
η －１

（Ｔｏ－Ｔｉ） （２９）

在蒸发器工作时，ＬＨＰ系统的流量为

ｍ ＝
Ｑｅ
γｌｖ

（３０）

式中：γｌｖ为汽化潜热，其与工质的饱和温度和饱
和压力相关。

２．３　相变计算
在 ＬＨＰ的预热器、ＣＣＤ冷板和冷凝器内存在

气液相变的过程。在预热器内，工质从液相转变

为气液两相态；在 ＣＣＤ冷板内，饱和工质的干度不
断增加，继续维持两相态；在冷凝器内，工质从两相

态变为液相态，释放热量。本文通过将每个流体节

点计算得到的比焓与饱和液相比焓 γｓａｔ＿ｌ和饱和气
相比焓 γｓａｔ＿ｖ进行比较，从而判断工质的状态。

当 γ＜γｓａｔ＿ｌ时，工质为液相，吸收的热量将使
工质温度上升，即

γｓａｔ＿ｌ－γ＝ｃｐｌ
ｍΔｔ （３１）

当 γｓａｔ＿ｌ≤γ＜γｓａｔ＿ｖ时，工质为两相态，吸收的
热量将使工质的干度增加，即

γ－γｓａｔ＿ｌ＝ｘγｌｖ （３２）
当 γ＞γｓａｔ＿ｖ时，工质为气相，吸收的热量将使

气相成为过热蒸汽，即

γ－γｓａｔ＿ｖ ＝ｃｐｖｍΔｔ （３３）
２．４　初始和边界条件

模型的初始条件为 Ｔ＝６℃，干度 ｘ＝０，压力
Ｐ＝０．５３ＭＰａ。

模型的边界条件包括：①Ｔｓｉｎｋ＝－２６９．１５℃
（４Ｋ），冷凝器辐射边界；②管路壁面处为绝热边

界；③ＬＨＰ系统在轨工作时，冷凝器将受到外热
流的影响。

图４分别给出了冷凝器 Ａ和冷凝器 Ｂ在高
温和低温工况下外热流随时间的变化趋势。

图 ４　冷凝器 Ａ和冷凝器 Ｂ外热流随时间变化趋势

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｍｐｏｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｈｅａｔｆｌｕｘｏｆ

ｃｏｎｄｅｎｓｅｒＡａｎｄＢ

２．５　计算参数
本文的计算模型参数采用高分九号卫星

ＣＣＤ相机用 ＬＨＰ的设计参数，其主要由毛细泵组
件、ＣＣＤ冷板组件、冷凝器组件及气液管路串联
焊接组成。表１给出了 ＬＨＰ的基本参数。

表２给出了ＬＨＰ的温控组件参数，加热回路通
过控温仪控制，ＬＨＰ温控组件的设计状态见表２。

表 １　ＬＨＰ的基本参数

Ｔａｂｌｅ１　ＢａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＬＨＰ

零件 材料 物理参数

蒸发器 不锈钢 Φ１９ｍｍ×１２５ｍｍ

储液器 不锈钢 Φ３６ｍｍ×１４０ｍｍ

毛细芯 氮化硅
孔径：１μｍ；孔隙率：６５％；外径 ×长度：

Φ１４ｍｍ×２００ｍｍ

ＣＣＤ冷板 不锈钢 长 ×宽 ×高：１０８ｍｍ×２０ｍｍ×４ｍｍ

预热器 不锈钢 长 ×宽 ×高：８０ｍｍ×５０ｍｍ×４ｍｍ

冷凝器 铝合金 面积：０．３３ｍ２（主）、０．３５ｍ２（副）

冷凝管路 不锈钢
长度：６ｍ（主），５ｍ（副）；管径：Φ３３ｍｍ；

壁厚：０．５ｍｍ

９４０２
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表 ２　ＬＨＰ的温控组件参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｏｆＬＨＰ

零件 加热功率／Ｗ 控温阈值／℃ 辐射或隔热措施

蒸发器 ５０ ３０～３１ 隔热安装

储液器 １０ ３～７ 隔热安装

预热器 １０ ３０～３１ 包覆多层

冷凝器 Ａ

冷凝器 Ｂ

１０

１０

－４１～－４０

－４１～－４０
辐射面喷涂热控涂层

管路 包覆多层

　　综合上述方程和计算参数构成了 ＬＨＰ的瞬
态数值模型，结合工质物性参数库（本文使用的

工质为液氨），以及初始和边界条件，即构成了对

ＬＨＰ系统内部完整的热力学流动状态的描述。
所得到的非线性方程组先通过 ＮｅｗｔｏｎＲａｐｓｏｎ方
法进行线性化，再通过高斯迭代方法进行求解，当

满足收敛判据时，迭代结束，得到计算结果。在计

算迭代过程中，如迭代次数超过一定次数仍未收

敛，将降低时间步长重新开始迭代。

３　结果和讨论

３．１　模型验证
图５为 ＣＣＤ相机关机与开机时，ＬＨＰ蒸发器

与储液器温度的仿真模拟结果与在轨飞行数据

（２０１５年 ９月 １８日 ０９：４８—０９：５８和 １１：００—
１１：２０）的对比。ＣＣＤ相机关机时，蒸发器和储液
器的在轨温度实测值分别维持在 ７．２℃和 ５．６℃
附近，仿真模拟结果预测的温度分别维持在７．１℃
和５．５℃附近。ＣＣＤ相机开机时，蒸发器的在轨
温度从初始的７．３℃逐渐上升至 ７．７℃，储液器的
在轨温度从初始的５．８℃上升至６．０℃（这主要是
由于 ＣＣＤ相机开机时，系统的两相段长度不断增
加，系统的流阻不断增大，从而导致了蒸发器饱和

温度的上升），蒸发器的模拟温度从初始的 ７．４℃
上升至７．６℃，储液器的模拟温度维持在 ５．６℃附
近。此外，通过图 ５（ｂ）可以发现，蒸发器的仿真
斜率相较实验数据较小，这主要是由于仿真过程

中忽略了相机焦面组件对 ＣＣＤ的漏热影响，相比
于 ＣＣＤ器件的热量，该部分热量相对较小，此外，
该部分热量较难通过实验测得，因此，本文忽略焦

面组件漏热的影响。通过对比可以发现，在预测

蒸发器和储液器温度变化趋势的方面，数值模拟

结果的偏差很小，且准确预测了开机与关机时不

同的温度变化趋势。

图６为 ＣＣＤ相机开机与关机时，ＬＨＰ４片
ＣＣＤ冷板的仿真与在轨结果（２０１５年 ９月 １８日
０９：４８—０９：５８和１１：００—１１：２０）的对比。ＣＣＤ相

图 ５　蒸发器与储液器的仿真与在轨温度对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｎｏｒｂｉｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｆｏｒｅｖａｐｏｒａｔｏｒａｎｄａｃｃｕｍｕｌａｔｏｒ

图 ６　ＣＣＤ冷板的仿真与在轨温度对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｎｏｒｂｉｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｆｏｒＣＣＤｃｏｌｄｐｌａｔｅｓ

０５０２
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机关机时，４片 ＣＣＤ冷板温度在轨实测值维持在
５．５～５．８℃，仿真模拟结果维持在 ５．８～５．９℃。
ＣＣＤ相机开机时，４片 ＣＣＤ冷板壳体的温度在轨
实测值从５．８℃逐渐上升至６．６℃，４片 ＣＣＤ冷板
温度上升值约为 ０．３～０．８℃，仿真模拟结果从
６．１℃上升至 ６．８℃，４片ＣＣＤ冷板的温度上升值
约为０．２～０．８℃。ＣＣＤ相机开机时，两方面原因
导致了 ＣＣＤ冷板温度的上升。一方面，冷凝器温
度上升，回流至储液器中液体工质温度上升，导致

系统控温点储液器的温度上升，ＣＣＤ冷板内工质
的饱和温度随之上升；另一方面，系统两相段长度

不断增加，工质在 ＣＣＤ冷板与储液器内的压差不
断增大，也拉大了 ＣＣＤ冷板与储液器的温差。通
过对比可以发现，ＣＣＤ相机关机时，仿真模拟数
据与在轨结果的差值在 ０．３℃附近，ＣＣＤ相机开
机时，两者的差值为０．２～０．４℃。考虑到相机测
控温设备本身的控温精度 ±０．５℃的影响，温度误
差的范围在此区间内，因此，仿真误差满足 ＬＨＰ
工程应用的要求。

图７为冷凝器 Ａ和冷凝器 Ｂ上 ４个测点温
度的仿真与在轨实验结果（２０１８年 １月 ２１日
０９：００—１７：２０）的对比。冷凝器上温度的变化主
要受外热流和加载功率的影响。在图 ７中，４个
测点模拟结果的偏差分别在 ０．５℃附近、０．５～
１℃、１～２℃、１～２℃，导致二者偏差的主要原因是
由于仿真模型中忽略了相机中的安装桁架的影

响，实际应用中，相机桁架会通过热传导的方式向

冷凝器漏热，导致冷凝器的实际温度有些偏高。

通过对比可以发现，仿真数据与在轨结果的偏差

较小，这表明仿真模型准确考虑了接触热阻和外

热流的影响。

通过图 ５～图 ７仿真数据与在轨结果的对
比，一方面检验了模型的误差较小，其中，内部组

件的温度偏差在０．２～０．４℃以内，冷凝器测点的

图 ７　冷凝器的仿真与在轨温度对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｎｏｒｂｉｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｆｏｒｃｏｎｄｅｎｓｅｒ

偏差在０．５～２℃以内；另一方面检验了模型所设
置的接触热阻和外热流等参数的准确性。结果表

明，模型的有效性和准确度较高，可以用于预测

ＬＨＰ系统的瞬态工作特性。
３．２　内部流体参数的数值计算结果

为进一步分析 ＬＨＰ系统瞬态的工作特性，本
节通过建立的数值模型对 ＬＨＰ系统各部件内流
体的参数进行分析。

图８给出了低温和高温工况下，预热器内流
体的温度和干度随时间的变化趋势。为了保证进

入到 ＣＣＤ冷板内的流体为两相态，需要在冷凝器
Ａ出口与 ＣＣＤ冷板之间设置预热器，通过加热预
热器使流体从过冷态变为两相态。图 ８中：１、３、
５、７、９、１１、１３、１５表示了预热器流道从入口到出
口不同位置处的流体。通过图 ８（ａ）、（ｂ）可以发
现，低温工况时，预热器入口流体的温度受到外热

流影响存在波动，经过预热器加热，出口流体的温

度稳定在 ６℃附近，出口干度稳定在 ０．１３附近。
通过图８（ｃ）、（ｄ）可以发现，高温工况时，预热器
入口流体的温度受到外热流和 ＣＣＤ工作模式共
同的影响，出口流体温度稳定在 ６℃附近，出口干
度为０．１２５～０．１９。预热器保证了进入到 ＣＣＤ冷
板内的流体为两相工质。

图９给出了低温和高温工况下，ＣＣＤ冷板内
流体的温度和干度随时间的变化趋势。低温工况

下，ＣＣＤ相机不工作，受外热流影响，ＣＣＤ冷板内
饱和流体的温度为 ６．０～６．１℃，干度为 ０．１３左
右。因此，低温工况时，饱和态的两相工质通过干

度的调节消除轨道外热流的影响，以接近恒定的

温度流经 ＣＣＤ冷板，从而确保了 ＣＣＤ温度的恒
定。高温工况时，ＣＣＤ相机工作时，ＣＣＤ冷板内
饱和流体的最大温升为 ０．１℃，干度从入口处的
０．１２上升到了出口处的０．９０。高温工况时，相比
温度的变化，干度的变化趋势更明显，干度从入口

处的０．１２上升到了出口处的 ０．９０，但工质仍是
两相态。比较工质的温度，可以发现温度沿着

４片ＣＣＤ器件呈现下降的趋势，这主要是由两相
压降引起的。由于饱和氨的温度压力变化率之比

（ｄＴ／ｄＰ）很小，两相压降造成的沿程温差很小
（＜０．１℃），从而保证了 ４片 ＣＣＤ器件工作温度
的均匀性。

图１０为低温和高温工况下，蒸发器向储液器
通过湿毛细芯的漏热量随时间的变化曲线。

２．１节分析中，蒸发器向储液器的漏热包括 ２部
分，分别为通过湿毛细芯的漏热和通过壁面的漏

热，经过仿真计算，湿毛细芯为主要的漏热途径。

１５０２
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图 ８　预热器内流体的温度和干度随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｏｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｆｌｕｉｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ

ｄｅｇｒｅｅｏｆｄｒｙｎｅｓｓｉｎｐｒｅｈｅａｔｅｒ

低温工况下，漏热量在 １．７～１．８Ｗ之间，其波动
主要受外热流的影响。高温工况下，ＣＣＤ相机不
开机时，漏热量与低温工况相同；ＣＣＤ相机开机
后，漏热量上升至２．０～２．７Ｗ，这是由于 ＣＣＤ的

图 ９　ＣＣＤ冷板内流体的温度和干度随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｏｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｆｌｕｉｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄ

ｄｅｇｒｅｅｏｆｄｒｙｎｅｓｓｉｎＣＣＤｃｏｌｄｐｌａｔｅｓ

开机导致了蒸发器的温升，从而造成了漏热量的

增加。

图１１为低温和高温工况下，ＬＨＰ系统流阻随
时间的变化曲线。低温工况时，系统的流阻在

２５０２
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２２００～２３００Ｐａ之间；高温工况时，系统的流阻从
ＣＣＤ相机开机时的２２００Ｐａ快速上升至３０００Ｐａ，
而后逐渐上升至 ４７００Ｐａ，ＣＣＤ相机关机后，系统
的流阻从４７００Ｐａ快速降至２５００Ｐａ，随后逐渐恢
复至开机前的压力状态。高温工况下，ＣＣＤ相机
开机引起的流阻变化可以解释为：ＣＣＤ相机产生
的热量将冷板内两相工质中的部分液体蒸发，引

起干度增加，进而导致系统内的气液两相段长度

边长，从而造成系统流阻的增加，ＣＣＤ相机关机
后，由于受热容的影响，两相段长度的缩减需持续

一段时间，从而导致了图 １１中 ３５００～４５００ｓ区
间的２条曲线存在一些差异。

图１２为低温和高温工况下，冷凝器 Ａ和 Ｂ温

图 １０　蒸发器向储液器漏热量随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｏｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｈｅａｔｌｅａｋｆｒｏｍ

ｅｖａｐｏｒａｔｏｒｔｏａｃｃｕｍｕｌａｔｏｒ

度分布云图（图中黑色实线表示管路内两相段的

长度）。低温工况时，辐射外热流最小且内部热

源关机，此时除冷凝器 Ｂ的左下边缘区域，冷凝
器的温度在［－４０，０］℃范围内，验证了冷凝器上
加热回路的控温能力，确保了在此工况下冷凝器

的最低温度满足要求。此时，从蒸发器和预热器

出来的蒸汽和两相流体均经过较短的流动距离即

被冷却为过冷液体。高温工况时，辐射外热流最

大且 ＣＣＤ相机开机，此时冷凝器的温度范围在
［－３５，＋５］℃范围内，且回流管所在区域的温度
范围在［－１０，－５］℃范围内，确保了此工况下，
内热源和获得的热量均被有效排散出去及毛细泵

的稳定运行。此时，两相管路的长度较长，两相流

体经过较长距离的冷却才被变为液态。

图 １１　ＬＨＰ系统流阻随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　ＴｅｍｐｏｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆＬＨＰｓｙｓｔｅｍｆｌｏｗｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ

图 １２　冷凝器的温度分布云图

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｃｏｎｄｅｎｓｅｒ

４　结　论
本文通过瞬态数值模拟，对空间遥感器用

ＬＨＰ系统内的热力学和流动特性进行了研究。
主要结论如下：

１）通过仿真数据与在轨结果的对比，检验了
模型的误差，内部组件的温度偏差在 ０．２～０．４℃
以内，冷凝器测点的偏差在 ０．５～２℃以内，验证
了数值模型对 ＬＨＰ瞬态温度变化趋势预测的准
确性。

３５０２
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２）预热器的设置保证了进入不同工况下
ＣＣＤ冷板内的流体均被加热为两相态；冷板内的
两相工质通过干度的变化来调节轨道外热流和内

热源，其可以为 ＣＣＤ相机的运行提供温度的边界。
３）蒸发器向储液器的漏热和系统的流阻主

要受热源工作模式的影响，热源关机时，漏热和流

阻较小，热源开机时，漏热和流阻较大。

４）通过模型验证了冷凝器设计的合理性，冷
凝器可以满足高温和低温工况下的应用，冷凝器

上两相管路的长度受外热流和内热源的影响而发

生变化。

本文所建模型可以用于研究轨道外热流环境

下，空间遥感器用 ＬＨＰ系统的传热与传质过程，
预测系统的瞬态工作特性，并指导相关产品的设

计与研发。
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基于边际人工蜂群算法的舰载机机群出动保障
人员配置调度联合优化方法
苏析超１，，伍恒２，崔荣伟１，张勇１

（１．海军航空大学，烟台 ２６４００１；　２．海军研究院，北京 １００１９１）

　　摘　　　要：保障人员配置和保障作业调度是舰载机机群出动保障任务决策的 ２项核心
内容。针对复杂甲板作业约束条件下保障人员配置调度联合优化的实际问题，首先，系统分
析舰载机机群出动保障流程约束、出动时限约束、保障人员约束、保障设备约束、工位空间约束

和资源供给能力约束。其次，以保障人员数量和负载方差和最小化为优化目标，建立了混合整

数规划模型，进而提出了基于边际人工蜂群（ＡＢＣ）算法的两层优化决策架构。上层决策模型
基于边际优化算法对保障人员配置方案进行迭代优化，下层决策模型采用改进的双向人工蜂

群算法对舰载机机群出动保障任务调度进行优化。最后，通过典型算例验证了所提模型和两

层优化机制的可行性与有效性。

关　键　词：机群出动保障；保障人员配置；保障调度；边际优化；人工蜂群（ＡＢＣ）算法
中图分类号：Ｅ９１７；ＴＰ３０１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０５６１３

　　舰载机机群出动保障是全周期出动回收作业
的关键阶段，作为衡量出动回收能力的核心指标，

保障效率的发挥不仅与航母航空保障系统的指挥

调度和协调控制水平密切相关
［１］
，同时受限于以

保障人员为主体的各类保障资源的规模和能

力
［２］
。相对于陆基机场，甲板空间狭小、安全态

势复杂，传统的固定机组制人员利用率较低，人数

需求随着机群规模增加而线性递增，无法满足舰

载航空保障“减员增效”的要求；另外，当前国内

外航母舰载机调度仍处在以人工经验为主的水

平，在大规模机群保障条件下难以确保最优调度

性能。因此，基于一体化联合保障模式和智能调

度技术，开展面向出动任务的保障人员配置和资

源分配调度联合优化，是高强度、快节奏作战训练

条件下舰载机指挥管理信息化和智能化的迫切需

求和发展趋势。

由于舰载机出动保障作业内涵开放性不足，

约束限制多，研究难度大，当前国内外针对出动保

障调度和人员配置的研究成果尚不充分。在出动

保障调度方面，Ｒｙａｎ等［３］
基于所开发的甲板作业

规划决策系统 （ＤｅｃｋｏｐｅｒａｔｉｏｎｓＣｏｕｒｓｅｏｆＡｃｔｉｏｎ
Ｐｌａｎｎｅｒ，ＤＣＡＰ）［４］，对比了专家经验和基于整数
线性规划的自动决策方法的优劣。文献［５］面向
一站式保障调度问题，构建了舰载机舰面机务勤

务保障的资源受限项目调度模型；文献［６］则借
鉴柔性车间调度问题，对舰载机甲板作业进行建

模优化分析。文献［７８］以甲板空间约束为出发
点，分别研究了考虑停机位空间约束的保障组调

度和考虑调运／作业空间约束的舰载机作业调度。
文献［９］基于分布式路径规划方法，解决了出动

qwqw
新建图章
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　第 １１期 苏析超，等：基于边际人工蜂群算法的舰载机机群出动保障人员配置调度联合优化方法

阶段的协同调度问题。文献［１０］进一步考虑了
作业时间的不确定性，构建了前摄式舰面保障调

度优化模型。以上研究不断朝着约束的复杂化、

模型的精细化和目标的多样化发展。

在舰载机保障人员配置优化方面，Ｒｏｓｓ［２］基
于多主体（Ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔ）仿真技术，研究了保障人
员配置数量与舰载机出动效率的影响关系；文

献［１１］在多主体架构基础上，内嵌合同网协议，
提出了面向舰载机故障维修的保障人员配置和任

务分配模型。崔博
［１２］
提出了舰载机保障人员技

能分配优化方法，并采用递增遍历算法确定保障

组人数。郭小威等
［１３］
针对工时不确定下的航空

弹药保障作业，以基于蒙特卡罗的 ＰＥＲＴ网络仿
真为效能评估核心，外层以遗传算法为优化框架，

对保障人员配置方案进行优化。针对资源配置的

方法研究
［１４］
在装备保障领域可以归纳为经验比

例公式
［１５］
、数学规划

［１６］
、基于排队模型的优化方

法
［１７］
和基于蒙特卡罗仿真的优化方法

［１８］
等；按

照资源配置主体，又区分为人员设备等可更新资

源和不可修备件等消耗性资源。其中，边际优化

算法作为一种高效实用的方法，在备件配置优化

领域得到了广泛应用
［１９］
。

综上所述，现有研究主要存在２个方面不足：
①舰载机出动保障调度优化和保障人员配置优化
的研究相对独立，缺乏联合优化的机制；②当前调
度模型的研究较少考虑资源转移过程，更没有细

化至保障工位之间转移，难以实现精细化保障需

求。据此，本文立足舰载机出动任务需求，在一体

化联合保障模式下，构建舰载机机群出动保障的人

员配置和调度的联合优化模型，并提出基于边际
人工蜂群（ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＢｅｅＣｏｌｏｎｙ，ＡＢＣ）算法的两层
优化决策架构进行模型求解，以实现舰载机机群出

动保障的人员配置和调度决策的集成，减少决策环

节，进一步促进舰载航空保障的“减员增效”。

１　问题描述

舰载机机群出动保障人员配置与调度联合优

化问题（ＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＳｔａｆｆｉｎｇａｎｄＳｃｈｅｄｕｌｉｎｇＰｒｏｂｌｅｍ
ｆｏｒＡｉｒｃｒａｆｔＳｏｒｔｉｅＳｕｐｐｏｒｔ，ＩＳＳＰＡＳＳ）的目标是确
定各专业保障人员数量及各类人员设备的分配计

划保障时序，以满足出动时间的要求。与传统的

固定机组制不同，一体化联合保障模式下各专业

保障人员可在各架同机型舰载机之间转移保障，

因此可最大程度地提升保障人员利用率。该模式

主要应用于美军舰载机保障，对人员配置和管理

调度提出了更高要求。在给定保障人员配置方案

下，保障资源的调度则受限于出动保障流程约束、

出动时限约束、保障人员约束、保障设备约束、工

位空间约束和资源供给能力约束等条件。

传统任务规划模式下，保障人员配置和保障

作业调度两者为先后序决策，即一般先根据保障

任务量，基于经验进行人力资源的配置，或直接指

派在位的所有员额，再根据人力资源进行保障方

案的规划调度。然而保障人员的配置直接影响到

调度性能，独立的分步决策可能导致调度方案无

法满足指标要求。因此，需要将 ２项决策任务进
行统筹考虑和建模。

假设出动保障任务包含舰载机机群集合，Ｉ＝
｛１，２，…，Ｎｆ｝，其中任一单机 ｉ∈Ｉ又包括一系列
保障工序 Ｊｉ，所有工序集合表示为 Ｊ＝｛（ｉ，ｊ）ｉ∈
Ｉ，ｊ∈Ｊｉ｝。各机保障工序之间的逻辑流程如图 １
所示，可抽象为活动节点图（ＡＯＮ）描述，其中挂
弹任务量需根据挂弹数量 ｎｄ而定。

每一架飞机均有各自的入场时间 Ｍｉ，表示第
ｉ架飞机调运至停机位 ｐｉ，并系留完毕，这也是单
机保障的最早可开始时刻。令 Ｏｉｊ表示第 ｉ架飞机

图 １　单机出动保障作业流程图

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｐｐｏｒｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒｓｉｎｇｌｅａｉｒｃｒａｆｔｓｏｒｔｉｅ
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的第 ｊ道工序，该工序当且仅当其前序工序集 Ｐｉｊ
均保障完毕后方可开始作业，保障所需工时为

ｄｉｊ，保障所属工位表示为 Ｗｉｊ。假设机群出动保障

满足“一站式”条件
［５］
，即各舰载机在任一停机位

均可满足所有资源的保障，可原位保障所有工序。

每项工序可能涉及至多４类资源需求：保障人员、
保障设备、工位空间和供给类资源，其各自种类集

合分别定义为 Ｋｐ、Ｋｅ、Ｋｓ和 Ｋｗ。

１）保障人员约束。Ｌｐｋ表示第 ｋ（ｋ∈Ｋｐ）类专

业的保障人员集合，Ｌｐｋ＝｛１，２，…，Ｎ
ｐ
ｋ｝。其中，舰

载机机务保障专业一般包含机械、军械、特设和航

电等４类专业。ｒｐｉｊｋ表示工序 Ｏｉｊ保障所需第 ｋ类
专业保障人员的数量，显然任意时刻工序对人员

需求都是有限的；此外，保障人员在不同工序 Ｏｉｊ
和 Ｏｅｇ之间切换保障受制于工位 Ｗｉｊ至 Ｗｅｇ的转移
时间 Ｔｉｊｅｇ。

２）保障设备约束。令Ｌｅｋ表示第ｋ（ｋ∈Ｋｅ）种

设备保障单元集合，Ｌｅｋ＝｛１，２，…，Ｌ
ｅ
ｋ ｝，包含移

动保障设备和固定设备站。ｒｅｉｊｋ表示工序 Ｏｉｊ所需
第 ｋ（ｋ∈Ｋｅ）种保障设备的数量。对固定设备站

而言，保障范围受供给管路长度所限，令 λｐｋｌ表示

保障设备的保障范围状态量，若第 ｋ种第 ｌ个保
障设备可覆盖停机位 ｐ，λｐｋｌ＝１；否则 λ

ｐ
ｋｌ＝０。此

外，保障设备在不同工序 Ｏｉｊ和 Ｏｅｇ之间切换保障

受制于工位 Ｗｉｊ至 Ｗｅｇ的转移时间 Ｔ
～ｋｌ
ｉｊｅｇ，该转移时

间不仅与设备类型相关，还取决于固定式或移动

式的保障方式。保障人员和设备在不同工位之间

的转移保障示意图如图２所示。
３）工位空间约束。令 ｒｓｉｊｋ表示为保障工序 Ｏｉｊ

对第 ｋ（ｋ∈Ｋｓ）类工位的对应关系，ｒ
ｓ
ｉｊｋ＝１表示占

用该类工位，否则 ｒｓｉｊｋ＝０。舰载机保障中部分诸
如座舱等保障工位由于空间受限，仅可容纳一定

人数 ｎｉｋ进行并行保障作业。
４）资源供给能力约束。由于供给能力有限，

第 ｋ（ｋ∈Ｋｗ）种供给性资源（如添加燃油）仅可同

时对 Ｌｗｋ架舰载机进行供给保障，令 ｒ
ｗ
ｉｊｋ表示为保

障工序 Ｏｉｊ对第 ｋ（ｋ∈Ｋｗ）类供给资源的需求关

系，ｒｗｉｊｋ＝１表示存在需求对应关系，否则 ｒ
ｗ
ｉｊｋ＝０。

此外，由于舰载机机群出动回收作业一般按照

一定的甲板周期循环进行，因此所规划的出动保障

作业方案的完工时间 Ｃｍａｘ需限定在一定作业期限

Ｃｄｍａｘ内，否则将影响下一波次舰载机的回收作业。

图 ２　保障人员和设备转移保障示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｕｐｐｏｒｔｐｅｒｓｏｎｎｅｌａｎｄｅｑｕｉｐｍｅｎｔｔｒａｎｓｆｅｒ

２　ＩＳＳＰＡＳＳ模型

２．１　决策变量和优化目标建立
ＩＳＳＰＡＳＳ模型需优化生成舰载机机群出动

保障人员的数量配置、各保障人员设备的工序分

配及作业时序等具体保障方案，因此模型的决策

变量定义为

Ｘｐｉｊｋｌ ＝

１ 工序 Ｏｉｊ分配至第 ｋ（ｋ∈ Ｋｐ）类

第 ｌ（ｌ∈ Ｌｐｋ）位保障人员

０
{

否则

Ｘｅｉｊｋｌ ＝

１ 工序 Ｏｉｊ分配至第 ｋ（ｋ∈ Ｋｅ）类

第 ｌ（ｌ∈ Ｌｅｋ）个保障设备

０
{

否则

Ｙｉｊｅｇ ＝

１ 工序 Ｏｉｊ与工序 Ｏｅｇ分配在相同

保障资源且 Ｏｉｊ优先于 Ｏｅｇ保障

０
{

否则

在优化目标方面，主要考虑作为保障主体的

人员，一是使得配置保障人员数量最小化，即

ｍｉｎ∑
ｋ∈Ｋｐ

Ｎｐｋ；其次优化各专业保障人员的负载均衡

８５０２
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性 Ｌ，定义为各专业保障人员的负载方差和，即

ｍｉｎＬ＝∑
ｋ∈Ｋｐ

∑
ｌ∈Ｌｐｋ

（Ｂｋｌ－珔Ｂｋ）
２

Ｎｐｋ
（１）

式中：Ｎｐｋ为第 ｋ（ｋ∈Ｋｐ）类专业保障人员配置数

量；第 ｋ（ｋ∈Ｋｐ）类专业的第 ｌ（ｌ∈Ｌ
ｐ
ｋ）位保障人员

的负载 Ｂｋｌ表示为保障作业时间和转移时间的加
权和，即

Ｂｋｌ ＝∑
（ｉ，ｊ）∈Ｊ

ｄｉｊＸ
ｐ
ｉｊｋｌ＋ω∑

（ｅ，ｇ）∈Ｊ
∑
（ｉ，ｊ）∈Ｊ

ＺｋｌｉｊｅｇＴｉｊｅｇ （２）

其中：ω为保障作业时间和转移时间的负载权重；
Ｚｋｌｉｊｅｇ为０１中间决策变量，若第 ｋ（ｋ∈Ｋｐ）类专业

第 ｌ（ｌ∈Ｌｐｋ）位保障人员完成工序 Ｏｉｊ后转移至工

序 Ｏｅｇ保障，则 Ｚ
ｋｌ
ｉｊｅｇ＝１，否则为０，该类专业保障人

员的负载均值为珔Ｂｋ。
对２个优化目标按照字典序进行排序，即优

先确保保障人员数量最小化，其次优化人员负载

均衡性，实际运算中可采用加权的形式进行组合。

２．２　数学模型建立
ＩＳＳＰＡＳＳ模型的数学模型可采用以下混合

整数规划模型表示：

(ｍｉｎ∑
ｋ∈Ｋｐ

Ｎｐｋ ＋γ )Ｌ （３）

ｓ．ｔ．Ｃｍａｘ≤ Ｃ
ｄ
ｍａｘ （４）

Ｓｉ１≥ Ｍｉ　　ｉ∈ Ｉ （５）
Ｓｉｊ≥ Ｓｉｈ ＋ｄｉｈ　　（ｉ，ｈ）∈ Ｐｉｊ，（ｉ，ｊ）∈ Ｊ

（６）

Ｅｉｊ＋Ｔｉｊｅｇ·ｓｇｎ∑
ｌ∈Ｌｐｋ

Ｚｋｌ( )ｉｊｅｇ ≤ Ｓｅｇ ＋Ａ（１－Ｙｉｊｅｇ）

　　（ｉ，ｊ），（ｅ，ｇ）∈ Ｊ，ｋ∈ Ｋｐ （７）

Ｅｉｊ＋Ｔ
～
ｋｌ
ｉｊｅｇＺ
～
ｋｌ
ｉｊｅｇ≤ Ｓｅｇ ＋Ａ（１－Ｙｉｊｅｇ）

　　ｋ∈ Ｋｅ，（ｉ，ｊ），（ｅ，ｇ）∈ Ｊ，ｌ∈ Ｌ
ｅ
ｋ（８）

∑
（ｉ，ｊ）∈Ｊ
∑
ｋ∈Ｋｅ
∑
ｌ∈Ｌｅｋ

Ｘｅｉｊｋｌ（１－λ
ｐｉ
ｋｌ）＝０　　ｉ∈ Ｉ （９）

∑
ｊ∈Ａｉｔ

ｒｓｉｊｋ≤ ｎｉｋ　　ｉ∈ Ｉ，ｋ∈ Ｋｓ，ｔ＞０（１０）

∑
ｉ∈Ｉ
∑
ｊ∈Ａｔ

ｒｗｉｊｋ≤ Ｌ
ｗ
ｋ　　ｋ∈ Ｋｗ，ｔ＞０ （１１）

∑
ｌ∈Ｌｐｋ

Ｘｐｉｊｋｌ ＝ｒ
ｐ
ｉｊｋ　　（ｉ，ｊ）∈ Ｊ，ｋ∈ Ｋｐ （１２）

∑
ｌ∈Ｌｅｋ

Ｘｅｉｊｋｌ ＝ｒ
ｅ
ｉｊｋ　　（ｉ，ｊ）∈ Ｊ，ｋ∈ Ｋｅ （１３）

Ｘｐｉｊｋｌ，Ｘ
ｅ
ｉｊｋ′ｌ′，Ｙｉｊｅｇ，Ｚ

ｋｌ
ｉｊｅｇ，Ｚ
～ｋ′ｌ′
ｉｊｅｇ ＝｛０，１｝，ｋ∈ Ｋｐ，

　　ｌ∈ Ｌｐｋ，ｋ′∈ Ｋｅ，ｌ′∈ Ｌ
ｅ
ｋ′，

　　（ｉ，ｊ），（ｅ，ｇ）∈ Ｊ （１４）
式中：Ｓｉｊ为保障工序 Ｏｉｊ的保障开始时间；Ｅｉｊ为保
障工序 Ｏｉｊ的保障结束时间。目标式（３）中，０＜

γ≤１表示最小化保障人员数量目标和最小化负
载方差和目标的权重系数；约束式（４）表示调度
计划完工时间满足出动时限要求；约束式（５）表
示单机保障作业的入场时序限制；约束式（６）为
保障作业流程的优先时序限制；约束式（７）限定
了保障人员在相邻保障工序之间转换的时序关

系，其中 Ａ为无穷大实数，确保不等式恒成立；约
束式（８）限定了保障设备在相邻保障工序之间转
换的时序关系，其中 珘Ｚｋｌｉｊｅｇ为设备保障分配的０１中

间决策变量，其含义可参见 Ｚｋｌｉｊｅｇ；约束式（９）确保
保障设备仅能分配管路覆盖范围之内的保障工

序；约束式（１０）限制了工位空间内可并行作业的
人员数量，其中 Ａｉｔ表示舰载机 ｉ在时刻 ｔ处于保
障作业状态的工序集；约束式（１１）表示供给性资
源可同时保障舰载机数量的限制，其中 Ａｔ表示机
群在时刻 ｔ处于保障作业状态的工序集；约束
式（１２）和式（１３）分别表示任意工序的保障人员
和保障设备的分配量与需求量相匹配；约束

式（１４）为布尔型决策变量的属性约束。

３　联合优化方法设计

针对第２节 ＩＳＳＰＡＳＳ优化问题，最直接的求
解思路是采用集成式优化方法，即将保障人员配

置和保障作业调度作为一体化并列的决策对象，

并同步开展迭代优化。该方法的优势在于：算法

设计简单，只需采用一种优化算法对配置和调

度进行统一的编码、解码和循环搜索迭代。然

而，人员配置和作业调度 ２部分的决策变量存
在一定递阶关联性，即最优调度方案取决于人

员的配置。如果同步对 ２部分决策变量进行扰
动搜索，一方面 ２部分决策变量组合的搜索空
间浩大，难以收敛至较优解区域，寻优的鲁棒性

难以保证；另一方面，搜索缺乏导向性，容易形

成无效搜索，如针对局部最优解，如果对 ２部分
决策变量同步进行扰动寻优，则可能完全破坏

原解的结构，无法在当前人员配置下进一步局

部优化调度方案。

为有效利用保障人员配置和调度方案的递阶

关联关系，提升寻优的针对性和搜索效率，可采用

两层决策机制进行求解。在两层规划模型中，上

下层均包含完整的目标和约束模型，下层模型依

据上层模型的优化参数来引导自身目标优化，上

层则依赖下层的优化反馈来优化自身目标。应用

至本文问题，构建两层决策模型的概念图如图 ３
所示。

９５０２
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上层模型负责各专业保障人员的配置决策。

对此，采用边际优化算法进行求解，该算法操作简

单，搜索精度高，且最大优势在于迭代过程不丢失

最优解，在求解资源配置这类问题相对一般启发

图 ３　求解 ＩＳＳＰＡＳＳ的两层决策模型概念图

Ｆｉｇ．３　ＣｏｎｃｅｐｔｏｆｂｉｌｅｖｅｌｄｅｃｉｓｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒＩＳＳＰＡＳＳ

式算法更具优势。下层模型负责舰载机机群出动

保障调度优化，以缩短保障完工时间，本文设计了

一类改进人工蜂群算法进行求解。在每一步迭代

过程中，在上层将各类专业保障人员分别增加单位

数量后，调用下层调度优化模型计算边际效益的增

量，下层则根据所增加的保障人员配置，基于改进

的人工蜂群算法求解最优调度方案，并将机群保障

完工时间和保障人员负载方差和反馈至上层配置

模型，由上层模型选取边际效益最优的人员增加方

案，通过不断迭代直至满足机群完工时间的时限要

求。基于边际人工蜂群算法的舰载机机群出动保
障人员配置调度联合优化流程如图４所示。

图 ４　边际人工蜂群算法流程

Ｆｉｇ．４　ＭａｒｇｉｎａｌＡＢＣａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ
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３．１　上层保障人员配置优化
保障人员的数量配置直接影响了机群保障完

工时间，当保障人员数量较少时，保障完工时限约

束（４）未必得到满足，因此上层决策的目标是在保
证达到保障完工时限的要求前提下，优化目标函

数（３），因此，上层保障人员配置优化模型可抽象为

(ｍｉｎ∑
ｋ∈Ｋｐ

Ｎｐｋ ＋γ )Ｌ
ｓ．ｔ．Ｃｍａｘ≤ Ｃ

ｄ
ｍａｘ

Ｃｍａｘ ＝ ｍａｘ
（ｉ，ｊ）∈Ｊ

Ｅｉｊ（Ｘ
ｐ
，Ｘｅ，Ｙ










）

（１５）

式中：（Ｘｐ，Ｘｅ，Ｙ）表示机群保障调度分配决策
方案。

采用边际优化算法，可将该优化问题转化为：

依据各专业保障人员数量的边际效益增量大小，

选取专业类别进行逐项增加的方式，使得机群完

工时间不断迭代压缩至完工期限内。因此，可将

第 ｇ次迭代过程中第 ｋ（ｋ∈Ｋｐ）类专业保障人员
的边际效益增量定义为

ΔＣｇｋ ＝Ｃ
ｇ－１
ｍａｘ－Ｃ

ｇ
ｍａｘ（Ｎ

ｐ
ｋ ＋１）＋

　　α［Ｌｇ－１－Ｌｇ（Ｎ
ｐ
ｋ ＋１）］ （１６）

式中：Ｃｇ－１ｍａｘ、Ｌｇ－１、Ｃ
ｇ
ｍａｘ（Ｎ

ｐ
ｋ＋１）和Ｌｇ（Ｎ

ｐ
ｋ＋１）分别为

在 ｇ－１次迭代所得保障人员配置下的机群保障完
工时间、保障人员负载方差和，以及增加一位第 ｋ
类专业人员下的机群保障完工时间和保障人员负

载方差和；０＜α≤１为２个目标边际效益的权重。
在统一的调度优化算法和较高的优化鲁棒性

条件下，机群保障调度完工时间是关于保障人员

配置数量的递减函数，考虑到 α为极小值，第二
目标项对优化目标函数值的影响较小，因此可将

目标函数近似看做凸函数，即满足边际优化需假

设目标函数为凸的前提条件。

基于边际优化算法的上层保障人员配置优化

基本步骤如下：

步骤１　输入舰载机机群出动保障任务、甲板
布列状态、甲板设备分布等资源状态和出动时限要

求，令迭代次数 ｇ＝１，根据机群出动保障任务输入
初始各专业保障人员配置，调用下层调度优化模型

求解得到初始配置下的目标值 Ｃｇｍａｘ和 Ｌｇ。
步骤２　令迭代次数 ｇ＝ｇ＋１，调用下层调度

优化模型，依次计算各类专业保障人员人数增加

后的目标值 Ｃｇｍａｘ（Ｎ
ｐ
ｋ ＋１）和 Ｌｇ（Ｎ

ｐ
ｋ ＋１），ｋ∈

Ｋｐ，依据式（１６）分别计算各类专业保障人员的边

际效益增量 ΔＣｇｋ。
步骤 ３　取边际效益增量最大的保障专业

ｋ ＝ａｒｇｍａｘ
ｋ∈Ｋｐ
ΔＣｇｋ，增加一位保障人员Ｎ

ｐ
ｋ ＝Ｎ

ｐ
ｋ＋１，

并更新目标值 Ｃｇｍａｘ ＝Ｃ
ｇ
ｍａｘ（Ｎ

ｐ
ｋ），Ｌｇ ＝Ｌｇ（Ｎ

ｐ
ｋ）。

步骤４　判断若 Ｃｇｍａｘ≤ Ｃ
ｄ
ｍａｘ，则停止迭代并

输出最优保障人员配置方案和对应的保障调度方

案；反之若未满足保障时限要求，则返回步骤２继
续迭代优化。

值得关注的是，初始保障人员配置直接影响

迭代的效率和优化性能。若初始配置从最少人数

开始，则会经历更多的迭代次数；若初始配置人数

过多，则可能直接满足出动时限要求，且无法确保

目标函数式（３）最优，初始配置中各专业比例也
较难确定。对此，本文借鉴经验比例法

［１５］
，构建

基于保障人员配置强度 Ｒ的初始配置模型。

Ｎｐｋ ＝ｉｎｔ
Ｒ∑
（ｉ，ｊ）∈Ｊ

ｒｐｉｊｋｄｉｊ

Ｃｄｍ









ａｘ

　　ｋ∈ Ｋｐ （１７）

式中：第 ｋ（ｋ∈Ｋｐ）类专业保障人员的初始配置数
量与配置强度、所保障工序的工作量成正比，与出

动保障时限成反比。其中保障人员配置强度 Ｒ
为变量，随着 Ｒ增加，各专业保障人员数量按比
例递增。由于保障调度的复杂性，式（１７）所得初
始保障人员配置的比例未必是最优比例，因此 Ｒ
的赋值不宜过大以免超出最优保障配置解。

实际运用中，可选取对应保障工序总工时最

少的专业作为基准专业，确定其人数配置后通过

式（１７）反推出 Ｒ的取值，并进而再由式（１７）确定
其余专业的保障人数。将基准专业人数按一定数

量递增，使得保障人员配置数量按比例递增，并计

算每次配置更新后的机群保障完工时间，当达到

一定期望完工时间时（如 Ｃ１ｍａｘ ＝Ｃ
ｄ
ｍａｘ＋３０，其中

ΔＣｍａｘ＝３０为可调经验值，为后续边际优化留出
余量），以此时配置作为初始配置，并转入边际优

化过程。

３．２　下层保障调度配置优化
下层决策以上层保障人员配置作为输入，求

解以机群出动保障完工时间和负载方差和最小化

为目标的保障工序任务分配及保障时序方案。因

此，下层保障调度优化模型可概括为

ｍｉｎ（Ｃｍａｘ＋αＬ）

ｓ．ｔ．式（５）～式（１４{
）

（１８）

该问题可抽象为考虑转移时间的资源约束下

多项目调度问题（ＲｅｓｏｕｒｃｅＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄＭｕｌｔｉＰｒｏ
ｊｅｃｔＳｃｈｅｄｕｌｉｎｇＰｒｏｂｌｅｍｗｉｔｈＴｒａｎｓｆｅｒＴｉｍｅｓ，ＲＣ
ＭＰＳＰＴＴ）［２０］。由于 ＲＣＭＰＳＰＴＴ的 ＮＰｈａｒｄ特性，
精确算法难以求解其中大规模调度问题，而以人

工蜂群
［２１］
算法为代表的元启发式算法则可实现

求解效率和求解精度之间的权衡，并在调度领域

１６０２
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中得到了广泛应用。采用该算法求解本文调度问

题的考虑在于：①算法控制参数少，易于操作；②采
蜜蜂和观察蜂的搜索机制较好地实现全局和局部

搜索的协调；③侦察蜂机制可有效避免陷入局部极
值，更适用于 ＩＳＳＰＡＳＳ这类多峰优化问题的求解。

经典的人工蜂群算法的搜索策略仅针对一维

的局部搜索，搜索能力有限，对于大规模调度这类

多维优化问题会出现收敛速度较慢的现象。对

此，本文在基本人工蜂群算法架构之上，引入差分

进化的交叉变异策略以提升蜂群的搜索效率，并

将项目调度中的面向个体解的双向对齐局部搜

索
［２２］
转换为面向种群的双向对齐，进一步提升种

群的优化性能。本文改进的双向人工蜂群算法流

程如图４所示，具体执行步骤如下：
步骤１　接收上层决策中的舰载机机群出动

保障任务、保障人员配置等资源状态及相关信息；

设置蜜源数目 ＮＳ，蜜源停留最大限制搜索次数
ＮＬ，初始化随机生成 ＮＳ个蜜源。

步骤 ２　执行基于左向调度的人工蜂群搜
索，按以下子步骤进行：

步骤２．１　采蜜蜂按式（２１）和式（２２）搜索
生成新的蜜源，基于左向调度求解其适应度，并贪

婪选择较优蜜源。

步骤２．２　观察蜂根据蜜源花蜜量信息，基
于轮盘赌概率选择一个蜜源，并按式（２３）和
式（２２）搜索生成新的蜜源，同理基于左向调度求
解其适应度，并贪婪选择较优蜜源。

步骤２．３　若蜜源停留次数超过 ＮＬ，则放弃
该蜜源，同时该处的采蜜蜂转变侦察蜂，随机搜索

新蜜源。

步骤３　判断是否达到最大评价次数，若是，
则终止迭代，并输出最优的舰载机机群出动保障

的人员、设备分配方案和保障时序计划；若未达到

迭代终止条件，则转入步骤４继续迭代优化。
步骤 ４　执行基于右向调度的人工蜂群搜

索，具体搜索子步骤与步骤２相同，其中差别在于
生成的新蜜源采用右向调度进行适应度的评价。

转入步骤２继续迭代优化。
步骤５　判断最优解对应的调度方式，若为

右向调度，则保持资源分配固定，对右向调度解左

移生成左向最优调度方案。

３．２．１　蜜源编码形式
种群中每个蜜源个体对应一个调度解，一方

面为了利用人工蜂群算法求解连续优化问题的优

势，另一方面为了实现编码与解空间的一对一映

射，以精简搜索空间，同时是为了便于基于种群的

双向对齐调度。本文设计了基于保障工序开始和

结束时间向量的拓展优先序编码。

ｘ＝
Ｓ１１，Ｓ１２，…，Ｓ１ Ｊ１

，Ｓ２１，…，Ｓｉｊ，…，ＳＮｆ ＪＮｆ
Ｅ１１，Ｅ１２，…，Ｅ１ Ｊ１

，Ｅ２１，…，Ｅｉｊ，…，ＥＮｆ ＪＮ
[ ]

ｆ

（１９）
该编码为两层结构，第１行是保障工序开始时

间向量，作为用于生成左向调度时的优先序列表，

取值越小则调度优先级越高；第２行是保障工序结
束时间向量，作为用于生成右向调度时的优先序列

表，取值越大则调度优先级越高。在每次解码的调

度方案生成后，将新的时序方案修正原编码。

３．２．２　解码调度过程
本节以左向调度为例，右向调度过程为左向

调度的逆方向过程。采用串行调度生成机制，定

义已完成调度工序集 Ｓｇ，可调度工序集 Ｄｇ，解码
调度过程是从 Ｄｇ中按工序优先级选取工序，并
安排在满足各项约束的最早可开工时刻，分配人

员、设备资源，并加入集合 Ｓｇ这一循环迭代过程。
将时间离散化，取间隔为 Δｔ＝０．１，解码调度具体
执行步骤如下：

步骤１　令 Ｓｇ＝∪ｉ∈Ｉ（ｉ，１），初始化各类资源
状态参数，Ｓｉ１＝Ｅｉ１＝Ｍｉ。

步骤２　当 Ｓｇ ≥ Ｊ时转入步骤７。
步骤３　计算 Ｄｇ＝｛（ｉ，ｊ） （ｉ，ｊ）Ｓｇ，Ｐｉｊ

Ｓｇ｝，根据编码优先级选择工序 Ｏｉｊ，并计算其满
足紧 前 前 序 约 束 的 最 早 可 开 工 时 刻 ｔ＝
ｍａｘ｛Ｅｉｊ （ｉ，ｊ）∈ Ｐｉｊ｝。

步骤４　判断在时刻 ｔ是否满足空闲保障人
员和设备工位转移时序约束、工位空间约束和资

源供给能力约束，若满足则转入步骤 ５，否则令
ｔ＝ｔ＋Δｔ，并重复步骤４。

步骤 ５　记录保障时序 Ｓｉｊ ＝ｔ，Ｅｉｊ ＝ｔ＋
ｄｉｊ。　

步骤６　为工序分配资源，从满足工位转移
时序约束的保障人员集合中，选择负载 Ｂｋｌ最小所
对应的保障人员；从满足工位转移时序约束的保

障设备集合中，根据 ＭＴＲＣＡ规则［５］
，选择覆盖范

围内剩余工序作业时间最少的保障设备进行分

配，更新所分配保障人员和设备的保障作业状态，

令 Ｓｇ＝Ｓｇ∪（ｉ
，ｊ），转入步骤 ２执行下一个工

序调度。

步骤７　输出保障时序计划和保障人员、设备
的工序分配方案，根据式（１８）计算目标函数值。

基于解码调度结果，机群保障完工时间越短，

保障人员负载方差和越小，则蜜源的花蜜量（适

２６０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 苏析超，等：基于边际人工蜂群算法的舰载机机群出动保障人员配置调度联合优化方法

应度）越大，因此算法的花蜜量可表示为

ｆ（ｘｉ）＝
１

Ｃｍａｘ（ｘｉ）＋αＬ（ｘｉ）
（２０）

３．２．３　蜜源位置更新策略
在进行蜜源位置更新时，分为左向调度阶段和

右向调度阶段。在左向调度时，取各蜜源位置的保

障工序开始时间向量构成的种群 ｘＬ作为更新对
象；反之在右向调度时，取保障工序结束时间向量

构成的种群 ｘＲ作为更新对象。以下以左向调度阶
段为例，右向调度阶段的蜜源更新操作与之相同。

在采蜜蜂搜索阶段，标准人工蜂群算法采用

单维度扰动策略，针对保障作业调度这类多维度优

化问题，扰动范围较小，寻优效率较低。因此，本文

算法的采蜜蜂采用差分进化的 ＤＥ／ｒａｎｄ／１变异策
略搜索新蜜源 ｖｉ，用以实现多维度同步扰动，即

ｖｉｊ＝ｘ
Ｌ
ｉｊ＋Ｆｉ（ｘ

Ｌ
ｒ１ｊ
－ｘＬｒ２ｊ） （２１）

式中：ｉ，ｒ１，ｒ２∈１，２，…，ＳＮ 且 ｒ１≠ｒ２≠ｉ，ｊ∈１，
２，…，Ｊ；Ｆｉ为收缩因子。

为增强种群个体多样性，再将变异蜜源 ｖｉ与

原蜜源 ｘＬｉ进行交叉操作，生成新的蜜源 ｕｉ，其位
置 ｕｉｊ可通过如下操作得到：

ｕｉｊ＝
ｖｉｊ ｒａｎｄ≤ ｃ

ｒ
ｉ或 ｊ＝ｊｒａｎｄ

ｘｉｊ{ 其他
（２２）

式中：ｒａｎｄ为［０，１］的随机数；ｃｒｉ为交叉概率。为
增强搜索的随机性，增强搜索广度，收缩因子和交

叉概率均取为［０，１］之间的随机数。
在观察蜂搜索阶段，根据新的蜜源信息，每只

观察蜂采用轮盘赌策略选择一个蜜源，为实现全

局性和局部性的协调，借鉴差分进化的ＤＥ／ｔａｒｇｅｔ
ｔｏｂｅｓｔ／１变异策略进行蜜源的开发：
ｖｉｊ＝ｘ

Ｌ
ｉｊ＋Ｆｉ１（ｘ

Ｌ
ｂｅｓｔ，ｊ－ｘ

Ｌ
ｉｊ）＋Ｆｉ２（ｘ

Ｌ
ｒ１ｊ
－ｘＬｒ２ｊ） （２３）

式中：ｘＬｂｅｓｔ为当前最优蜜源位置；Ｆｉ１和 Ｆｉ２为互不
相关的收缩因子，且均为 ［０，１］随机数。与
式（２１）不同之处在于，此处引入了最优蜜源的引
导，从而提升观察蜂的整体寻优能力，但同时也保

留了搜索的随机 性。同 样，在 变 异 之 后，按

式（２２）进行交叉操作。
当蜜源停留次数达到限制 ＮＬ后，则放弃该

蜜源，并由侦察蜂随机产生一个新的蜜源，从而防

止蜜源个体陷入局部极值，并增强种群多样性。

３．２．４　面向种群的双向对齐机制
面向种群的双向对齐机制将进化过程分为了

左向调度阶段和右向调度阶段，２类调度机制可
有助于彼此时序的微调优化以进一步压缩工期。

通过引入该机制，使得算法在２个方面得到改进：

１）经典的双向对齐技术针对个体调度方案
进行，并将消耗更多额外的计算量，因此往往仅针

对部分较优个体实施；而面向种群的双向对齐则

将该机制融入到人工蜂群的进化过程，节省计算

量的同时也将应用范围拓展到整个群体。

２）通过种群的交替双向迭代，可增强蜜源位
置（基因）的多样性，有助于克服由于单一方向调

度导致的早熟及陷入局部极值的问题。

４　算例仿真与分析

４．１　出动案例构建

基于库兹涅佐夫号航母甲板环境
［５］
，构建一

个典型的舰载机机群出动保障案例如下：某作战

任务需要出动舰载机８架，编号１～８分别执行电
子战（１架）、预警（１架）、护航（２架）和地面打击
（４架）等作战任务，飞机编号与停机位编号一一
对应，且保障初始时刻前４架飞机已布列于甲板，
后４架从机库由２台飞机升降机按一定时间间隔
依次转运入位。甲板保障时限要求为 Ｃｄｍａｘ ＝
５５ｍｉｎ。各舰载机的单机通用化保障流程如图 １
所示。针对本次出动任务，单机挂弹枚数 ｎｄ≤４，
各工序对各类资源的需求如表１所示。

表１中，各项保障工序对保障人员和设备的
需求单位均为 １。保障人员专业种类按特设、航
电、军械和机械依次编号 １～４；保障设备种类按
加油站、电源站、充氧站、充氮站、液压站、挂弹设

备和惯导对准装置依次编号 １～７；工位空间仅列
出存在限制的座舱空间，仅可容纳一人进行保障

表 １　保障工序对保障资源需求

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｕｐｐｏｒｔｒｅｓｏｕｒｃｅｄｅｍａｎｄｏｆｓｕｐｐｏｒｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ

工序编号
保障人员

专业
保障设备

工位

空间

供给性

资源

２ 特设

３ 特设 电源站 座舱 电源

４ 航电

５ 航电 电源站 座舱 电源

６ 特设 充氧站 氧气

７ 机械 加油站 燃油

８ 军械

９ 军械 电源站 座舱 电源

１０ 机械

１１ 机械 充氮站 氮气

１２ 机械

１３ 机械

１４ 机械 液压站、电源站 座舱 液压油、电源

１５～１８ 军械 挂弹设备

１９ 机械 液压站、电源站 座舱 液压油、电源

２０ 航电 惯导对准装置 座舱 电源
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作业；供给性资源种类对应设备种类进行编号，且

供给限制为［Ｌｗ１，Ｌ
ｗ
２，Ｌ

ｗ
３，Ｌ

ｗ
４，Ｌ

ｗ
５］＝［５，８，２，４，６］。

４类作战任务对应的保障工序工时如表 ２所
示。保障人员和保障设备在各机工位间转移时间

规模较大，篇幅原因不在文中列出。

甲板上各类保障设备的可覆盖保障飞机集合

如表３所示。表３中，１～５类保障设备均为固定设
备站，除表３中所示，挂弹设备为移动保障设备，可
覆盖全甲板保障，配置 １２组，惯导对准设备较充
足，不会对保障造成约束，因此本文案例可忽略。

在保障人员初始配置方面，以工时较少的特

设专业作为基准专业，为体现优化全过程，不妨令

其初始配置数为 １，同步根据式（１７）求得初始保
障人员配置为［Ｎｐ１，Ｎ

ｐ
２，Ｎ

ｐ
３，Ｎ

ｐ
４］＝［１，２，３，５］。保

障作业时间和转移时间的负载权重 ω＝０．５。
表 ２　各出动任务下保障工序工时

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｕｐｐｏｒｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｄｕｒａｔｉｏｎｓｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｏｒｔｉｅｍｉｓｓｉｏｎｓ

工序编号
工时／ｍｉｎ

电子战 预警 护航 对面打击

２ ５ ６ ３ ４
３ ８ ８ ５ ６
４ ５ ６ ３ ３
５ ６ ６ ４ ５
６ ３ ５ ３ ４
７ １１ １１ ８ １０
８ ３ ３ ４ ５
９ ３ ３ ３ ４
１０ ３ ３ ３ ３
１１ ３ ３ ３ ３
１２ １１ １３ １１ １１
１３ ８ １０ ８ ８
１４ １ １ １ １
１５ ０ ０ ４ ６
１６ ０ ０ ４ ６
１７ ４ ４ ４ ５
１８ ４ ４ ４ ５
１９ １ １ １ １
２０ １０ １０ ８ ８

　　 表 ３　保障设备与舰载机保障覆盖关系

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅａｃｈａｂｉｌｉｔｙｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄ

ａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｓｕｐｐｏｒｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓ

舰载机编号
可保障设备编号

Ｋｅ１ Ｋｅ２ Ｋｅ３ Ｋｅ４ Ｋｅ５

１ ［１］ ［１］ ［１］ ［１］ ［１］

２ ［１］ ［２］ ［１］ ［１］ ［１，２］

３ ［１，２］ ［３］ ［１］ ［１］ ［１，２］

４ ［２］ ［４］ ［１，２］ ［１，２］ ［２，３］

５ ［２］ ［５］ ［２］ ［２］ ［３］

６ ［３］ ［６］ ［２］ ［２］ ［３］

７ ［３，４］ ［７］ ［２，３］ ［２，３］ ［４］

８ ［４］ ［８］ ［３］ ［３］ ［４］

　　经过多次实验对比择优，双向人工蜂群算法
参数选取为：蜜源数目 ＮＳ＝３０，蜜源停留最大限
制搜索次数 ＮＬ＝１５，迭代终止条件设置为调度最
大评价次数６０００。为克服调度优化的随机性，对
每个保障人员配置方案进行 ｎ次调度优化，并取
其目标值均值作为输出，本文设置 ｎ＝５。
４．２　运算结果分析

基于 ＭＡＴＬＡＢ２０１７编程运算，可得基于边
际人工蜂群算法求解舰载机机群出动保障人员
配置调度联合优化的目标值收敛曲线如图 ５和
图 ６所示。其中，机群出动保障完工时间呈现单
调递减趋势，最终收敛至 Ｃｍａｘ＝５３．５ｍｉｎ；而保障
人员负载方差和则为波动趋势，最终输出结果为

Ｌ＝２５．２。在外层迭代过程中，以机群出动保障完
工时间作为第一优先目标，因此每次迭代所选择

专业增加保障人员虽然能确保缩短保障完工时

间，然而可能会对该专业保障均衡性带来不确定

的影响，而随着人员数量的增加，该波动趋缓。

最终优化所得人员配置方案为［４，４，８，９］，
迭代过程如图７所示。由于机械专业和军械专业

图 ５　机群出动保障完工时间随外层迭代次数收敛

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｆｌｅｅｔｓｏｒｔｉｅｓｕｐｐｏｒｔ

ｃｏｍｐｌｅｔｉｏｎｔｉｍｅｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆ

ｅｘｔｅｒｎａｌｉｔｅｒａｔｉｏｎｓｔｉｍｅｓ

图 ６　保障人员负载方差和随外层迭代次数变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｔｒｅｎｄｏｆｓｕｐｐｏｒｔｐｅｒｓｏｎｎｅｌｌｏａｄｖａｒｉａｎｃｅ

ｓｕｍｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｉｔｅｒａｔｉｏｎｓｔｉｍｅｓ
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　第 １１期 苏析超，等：基于边际人工蜂群算法的舰载机机群出动保障人员配置调度联合优化方法

的保障任务相对繁重，所需保障人员明显多于特

设专业和航电专业的保障人员，这也与实际保障

图 ７　保障人员配置迭代过程

Ｆｉｇ．７　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｔｒｅｎｄｓｏｆｓｕｐｐｏｒｔｐｅｒｓｏｎｎｅｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

状况相吻合。

相对于固定机组制的保障模式，一体化联合

保障模式下对保障人员的需求明显减少，在固定

机组制下一般配置各专业保障人员共 ８人，本文
保障模式下可减少需求３９人。此外，为确定本文
所提出初始配置模型的鲁棒性，进一步选取特设

专业的人数为 ２和 ３，分别在这 ２种配置强度下
确定初始保障人员配置，通过边际人工蜂群优化
算法所得结果均与本次结果相同，最终配置方案

均为［４，４，８，９］，因此该初始配置方法在一定范
围内具备寻优的鲁棒性，且可显著减少迭代次数，

提升优化效率。

图８和图９分别为最终输出保障人员配置方

图 ８　保障人员调度甘特图

Ｆｉｇ．８　Ｇａｎｔｔｃｈａｒｔｏｆｓｕｐｐｏｒｔｐｅｒｓｏｎｎｅｌｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

图 ９　保障设备调度甘特图

Ｆｉｇ．９　Ｇａｎｔｔｃｈａｒｔｏｆｓｕｐｐｏｒｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ
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案所对应的人员调度甘特图和设备调度甘特图，

图中涵盖了舰载机出动保障的资源配置方案和时

序计划。其中，横坐标为保障过程的时间轴，纵坐

标 Ｌｐｌｋ代表第 ｋ类专业第 ｌ位保障人员，Ｌｅ
ｌ
ｋ则代

表第 ｋ类第 ｌ个保障设备，带标号 ｉｊ的甘特条代
表保障工序 Ｏｉｊ，灰色甘特条代表保障人员或设备
的工位间转移过程。通过校验，调度方案可满足

模型（１８）的相关约束，验证了调度模型和算法的
可行性。

４．３　算法分析
为进一步检验用于求解保障作业调度的双向

人工蜂群算法的性能，取 ４．２节所得最优保障人
员配置作为输入，并选取求解该类问题的 Ｍｅｍｅｔ
ｉｃ算法［５］

、求解该类问题抽象得资源受限项目调

度问题的改进粒子群算法 ＩＰＳＯ［２３］和混合分布估
计算法 ＨＥＤＡ［２４］作为比照。各算法参数设置如
下：Ｍｅｍｅｔｉｃ算法包括种群规模 Ｎ＝５０，交叉概率
Ｐｃ＝０．８，变异概率最小最大边界 Ｐ

ｌ
ｍ ＝０．１，Ｐ

ｕ
ｍ ＝

０．３，重排链长 ｄｒ＝５，局部搜索变异概率 Ｐｌ＝
０．０５，ＫＴ＝０．８，ｑ＝０．９８，ｐ＝０．１；ＩＰＳＯ算法参数
包括粒子数量 Ｍ＝７０，惯性权重 ｗ＝０．２，加速因
子 ｃ１＝４，ｃ２＝２，ｑ′＝３；在 ＨＥＤＡ算法中，种群规
模 Ｎ＝２５０，精英比例 Ｐ＝０．０２，学习速率 β＝０．５，
局部搜索接受率 Ｐｐｅｒ＝０．５，下降速率 λ＝０．８。应
用各算法分别在不同调度最大评价次数 Ｑ下开
展１０次独立仿真，所得优化结果如表４所示。

通过仿真对比可知，双向人工蜂群算法在寻

优能力和鲁棒性方面均优于其余各算法，且调度

最大评价次数６０００可完全满足收敛到极值的需
求。ＨＥＤＡ和 ＩＰＳＯ算法中引入了基于双向对齐
的局部寻优机制，因此性能较 Ｍｅｍｅｔｉｃ算法更优；
ＩＰＳＯ算法搜索效率较高，但是其算法的局限性易
于陷入局部极值，全局寻优能力和鲁棒性则劣于

ＨＥＤＡ算法，且随着迭代次数的增加，该优势更得
以体现。

表 ４　算法对比结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

ｍｉｎ

算法
Ｑ＝６０００ Ｑ＝１００００

最优解 平均解 最优解 平均解

双向 ＡＢＣ ５３．５ ５３．５ ５３．５ ５３．５

Ｍｅｍｅｔｉｃ ５７．４ ５９．４ ５６．９ ５８．９

ＩＰＳＯ ５５．７ ５６．９ ５５．７ ５６．８

ＨＥＤＡ ５４．２ ５５．１ ５３．９ ５４．５

５　结 束 语

本文针对舰载机机群出动保障人员配置及调

度联合优化问题，系统分析了保障过程的流程、资

源工位转移和出动时限约束情况，构建了相应的

数学模型；提出了基于边际人工蜂群算法的两层
优化决策架构，其中上层决策模型基于边际优化

算法对保障人员配置方案进行迭代改进，下层决

策模型基于改进的双向人工蜂群算法，结合上层

确定的人员配置方案，对舰载机机群出动保障任

务进行调度优化。针对上层保障人员配置，提出

了基于人员配置强度的初始配置方法以缩短迭代

次数；针对下层调度优化，引入差分进化的交叉变

异策略及面向种群的双向对齐机制。典型出动保

障案例仿真结果表明，所提出的边际人工蜂群两
层优化算法可有效解决舰载机机群出动保障人员

配置及调度联合优化问题，且无论是上层的保障

人员初始配置方法，还是下层的保障调度优化算

法，针对优化结果均具有较强的鲁棒性，所生成的

保障资源分配方案和时序方案可满足模型的各项

约束，为甲板保障作业资源配置和调度提供一套

新的联合决策方法，对提升舰载机机群甲板作业

的保障效率和资源利用率，促进航空保障“减员

增效”均具有一定理论指导意义和工程应用价

值。结合甲板作业的不确定性，拓展保障资源的

决策优化范围，开展不确定环境下舰载机保障的

前摄反应式资源配置及动态调度研究是下一步
的研究方向。
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２４５１２４６０．

　作者简介：

　苏析超　男，博士，讲师。主要研究方向：舰载航空保障工程。
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密封汽流激振下转子动力特性的时域分析

司和勇１，曹丽华１，，郭帅２，李盼１
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　　摘　　　要：针对汽轮机转子偏心导致的汽流激振问题和静偏心模型在转子动力特性研
究中的缺陷，采用动网格技术模拟转子真实的三维涡动，在时域上对转子的动力特性进行研

究。结果表明：转子涡动时，汽流激振力及其动力系数在时域上随位移呈三角函数变化，且径

向力的方向随转子中心位置的变化发生改变。偏心率、涡动速度、自转速度和压比均影响转子

动力特性。额定工况下，偏心率每增加 １０％，径向力与切向力平均增加约 ２５～３５Ｎ。随着涡
动速度的增大，切向力朝负方向增加，而直接阻尼和交叉阻尼减小。随着压比的增加，径向力

增大而切向力减小。在一定范围内，较大的自转速度会使最大激振力的绝对值减小。

关　键　词：汽轮机转子；迷宫密封；汽流激振；转子动力特性；动网格
中图分类号：ＴＫ２６４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０６９０８

　　高参数的蒸汽在汽轮机中流动受不均匀间隙
的影响会对转子产生较大的压力偏差，进而产生

汽流激振力，影响转子的稳定运行。Ａｌｆｏｒｄ［１］对
汽流激振力分析得出，当转子受力不平衡时会发

生偏心，偏心后所形成不均的圆周间隙使得汽流

对转子作用力不平衡，继续促使转子做偏心运动。

为揭示汽流激振力的形成机理，许多学者采用了

不同的密封计算模型进行研究
［２６］
，转子汽流激

振力计算模型也越来越完善。许多国内外学者通

过 ＣＦＤ软件对转子的汽流激振力做出研究，结果
表明影响汽流激振力的因素并不唯一

［７８］
。丁学

俊和 Ｒｈｏｄｅ［９１０］等对静偏心模型进行稳态计算发
现，偏心距的增大使转子汽流激振力增加；而动力

特性系数与偏心率呈非线性关系，随着进出口压

差增大，转子的交叉刚度朝负方向增加而直接阻

尼减小。随着入口正向预旋的增加，交叉刚度由

负值逐渐增加到正值，使转子系统不稳定
［１１］
。孙

丹等
［１２］
发现适宜的反向预旋有利于转子的稳定。

基于该理论，由 ｖｏｎＰｒａｇｅｎａｕ［１３］提出的阻尼密封
能够减少汽流在密封腔内的周向运动，从而减少

周向运动导致的转子受力不平衡，降低了交叉刚

度，提高转子稳定性。一些外国学者通过相对坐

标系的方法模拟了转子涡动模型，并将不同软件

的计算结果对比，结果表明，ＣＦＸＴＡＳＣｆｌｏｗ可以
较准确地计算转子动力系数

［１４］
。Ｓｕｂｒａｍａｎｉａｎ

等
［１５］
在考虑离心作用对径向力和切向力的影响

后，认为在低转速时离心作用的增强导致径向力

减小，这种影响随压比的增加更加明显，而切向力

几乎不变。随着转速的升高，离心作用会使径向

力和切向力在低压比条件下发生突变。Ｍａ等［１６］

发现分岔转速随密封直径和长度的增加而增大。

对于动力系数的求解，一般采用傅里叶变换，在频

域上分析其变化特性，但动力系数的时域变化却

少有人分析。

目前研究中多采用静偏心模型或相对坐标系

模拟转子涡动，但该模型无法准确实现转子涡动，

qwqw
新建图章
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同时频域上的动力系数特性难以反映转子稳定性

随时长的变化。为改善上述不足，本文基于隔板

汽封结构建立三维转子计算模型，采用 Ｆｌｕｅｎｔ动
网格技术对转子涡动进行真实模拟，并提出动力

系数的时间差分求解方法。分别考虑转子转速、

涡动半径、涡动速度等因素对转子动力特性的影

响，求解转子的径向力和切向力，同时对交叉刚

度、直接刚度、交叉阻尼、直接阻尼等动力系数进

行深入的研究。

１　计算模型

１．１　建立物理模型
以某３００ＭＷ汽轮机组高压缸第二级隔板汽

封为例，建立三维全周转子涡动模型。采用 ＡＮ
ＳＹＳＩＣＥＭ划分非结构网格，基于 Ｆｌｕｅｎｔ压力求解
器计算隔板汽封内部非稳态流场。具体结构参数

如图１所示，设密封齿腔深为 ｈ、齿厚为 ｔ、凸台高
度为 ｄ、密封齿顶间隙为 Ｃｒ，偏心距为 ｅ，以偏心率
η＝ｅ／Ｃｒ表示转子的偏心程度。以机组额定工况
为基准，设定压力入口为１０．７ＭＰａ，温度为７４４．２５Ｋ；
压力出口为 １０．２６３ＭＰａ，温度为 ７３４．２５Ｋ。结合
标准的 ｋε方程和 ＳＩＭＰＬＥ算法三维求解迷宫密
封流场的 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程。采用动网格计算
时，在保证初始网格质量合格的同时还要采用较

好的网格更新技术，在静偏心下验证初始网格如

图２所示，当网格数量达到 ４００×１０４时，对模型
的计算结果无影响。构建转子涡动模型如图３所
示，假设径向力 Ｆｒ以大间隙指向小间隙为正，切
向力 Ｆｔ以逆时针方向为正。

图 １　迷宫密封结构参数

Ｆｉｇ．１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌａｂｙｒｉｎｔｈｓｅａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ２　网格数量对计算结果的影响

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｇｒｉｄｑｕａｎｔｉｔｙｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ３　转子涡动模型示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｒｏｔｏｒｗｈｉｒｌｉｎｇｍｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

１．２　动网格技术
在模拟转子真实的涡动时，由于转子是以刚

体形式涡动从而使隔板汽封径向间隙不断发生变

化，需要使物理模型中的转子按照定义的运动规

律进行涡动，而这种运动会导致模型的边界发生

改变。考虑到动网格可以定义边界的运动形式，

以实现流体域因边界运动而变形的非稳态计算。

模型采用用户自定义函数 ＵＤＦ实现三维转子涡
动。湍流模型、涡动方程及网格验证部分详见文

献［１７］。
１．３　转子动力系数的时域计算

迷宫密封的汽流激振力表示为

Ｆｘ（ｔ）

Ｆｙ（ｔ[ ]） ＝－
ｋｘｘ ｋｘｙ
ｋｙｘ ｋ[ ]

ｙｙ

ｘ（ｔ）
ｙ（ｔ{ }） －

ｃｘｘ ｃｘｙ
ｃｙｘ ｃ[ ]

ｙｙ

ｘ（ｔ）
ｙ（ｔ{ }）
（１）

式中：Ｆｘ（ｔ）为 ｘ方向的合力，Ｎ；Ｆｙ（ｔ）为 ｙ方向的
合力，Ｎ；ｋｘｘ、ｋｙｙ为直接刚度，Ｎ／ｍ；ｋｘｙ、ｋｙｘ为交叉刚
度，Ｎ／ｍ；ｃｘｘ、ｃｙｙ为直接阻尼，Ｎ·ｓ／ｍ；ｃｘｙ、ｃｙｘ为交
叉阻尼，Ｎ·ｓ／ｍ；ｘ（ｔ）为 ｘ方向上位移，ｍ；ｙ（ｔ）为
ｙ方向上位移，ｍ；ｘ（ｔ）为 ｘ方向上速度，ｍ／ｓ；ｙ（ｔ）
为 ｙ方向上速度，ｍ／ｓ。

根据动力特性系数在 ｘ和 ｙ方向上的对偶性
可得：ｋｘｘ＝ｋｙｙ，ｋｘｙ＝－ｋｙｘ，ｃｘｘ＝ｃｙｙ，ｃｘｙ＝－ｃｙｘ。

设直接刚度 Ｋ＝ｋｘｘ＝ｋｙｙ，交叉刚度 ｋ＝ｋｘｙ＝
－ｋｙｘ，直接阻尼 Ｃ＝ｃｘｘ＝ｃｙｙ，交叉阻尼 ｃ＝ｃｘｙ＝
－ｃｙｘ，则式（１）可化简为
Ｆｘ（ｔ）＝－Ｋｘ（ｔ）－ｋｙ（ｔ）－Ｃｘ（ｔ）－ｃｙ（ｔ） （２）
Ｆｙ（ｔ）＝－ｋｘ（ｔ）－Ｋｙ（ｔ）－ｃｘ（ｔ）－Ｃｙ（ｔ） （３）

式（２）、式（３）所组成的方程组中含有 ４个未
知数，若要求得固定解还需 ２个方程。本文中以
时间为变量，假设转子做圆形的偏心涡动，将转子

中心在定子内圆周方向选取均匀分布的８个点作
为转子运动的监测点，其中４个位置如图３所示。
与每个监测点相邻的上一时间步长和下一时间步

长的转子运动状态也在研究范围之内，因此在任

０７０２
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意一个监测点均可建立四元一次方程组，如下：

Ｆｘ（ｔ－Δｔ）＝－Ｋｘ（ｔ－Δｔ）－ｋｙ（ｔ－Δｔ）－
　　Ｃｘ（ｔ－Δｔ）－ｃｙ（ｔ－Δｔ） （４）
Ｆｙ（ｔ－Δｔ）＝－ｋｘ（ｔ－Δｔ）－Ｋｙ（ｔ－Δｔ）－
　　ｃｘ（ｔ－Δｔ）－Ｃｙ（ｔ－Δｔ） （５）
Ｆｘ（ｔ）＝－Ｋｘ（ｔ）－ｋｙ（ｔ）－Ｃｘ（ｔ）－ｃｙ（ｔ） （６）
Ｆｙ（ｔ）＝－ｋｘ（ｔ）－Ｋｙ（ｔ）－ｃｘ（ｔ）－Ｃｙ（ｔ） （７）

Ａ＝

ｘ（ｔ－Δｔ） ｙ（ｔ－Δｔ） ｘ（ｔ－Δｔ） ｙ（ｔ－Δｔ）
ｙ（ｔ－Δｔ） ｘ（ｔ－Δｔ） ｙ（ｔ－Δｔ） ｘ（ｔ－Δｔ）
ｘ（ｔ） ｙ（ｔ） ｘ（ｔ） ｙ（ｔ）
ｙ（ｔ） ｘ（ｔ） ｙ（ｔ） ｘ（ｔ











）

（８）

Ｂ＝

Ｆｘ（ｔ－Δｔ）

Ｆｙ（ｔ－Δｔ）

Ｆｘ（ｔ）

Ｆｙ（ｔ













）

（９）

Ｍ ＝

Ｋ
ｋ
Ｃ











ｃ

（１０）

所以

Ｍ ＝Ａ／（－Ｂ） （１１）
通过计算求解矩阵可求得动力特性系数的实

数解。为保证计算结果的准确性，排除时间步长

交叉对转子动力特性的影响，流场计算和差分求

解的时间步长均为 １０－４ｓ，即在时间上是点对点
嵌合的。

２　数值模拟结果及分析

首先对间隙 Ｃｒ为０．５ｍｍ、η＝１０％的计算模

型进行求解。在考虑机组长期运行过程中的磨损

问题后，又对间隙 Ｃｒ为 １ｍｍ、η＝１０％的模型进
行计算。比较二者的径向力与切向力的变化趋

势，可以发现在间隙 Ｃｒ为１ｍｍ时，转子的汽流激
振力变化较为明显，如图 ４所示。为充分研究转
子动力系数的变化特性，先以无偏心时隔板汽封

间隙为１ｍｍ、涡动速度为转子半转速即 １５００ｒ／
ｍｉｎ为例，分别对偏心率 η为 １０％、２０％、３０％、
４０％和５０％的工况进行计算。

当间隙为 １ｍｍ、涡动速度为 １５００ｒ／ｍｉｎ时，
得到径向力 Ｆｒ和切向力 Ｆｔ在转子涡动一周的过
程中变化趋势如图 ５所示。转子的径向力 Ｆｒ呈
正弦曲线变化，切向力 Ｆｔ呈余弦变化。两者在不
同偏心距下涡动会存在不同的变化范围。由于大

偏心下蒸汽的动压效应较强，蒸汽受压缩和膨胀

图 ４　偏心率为 １０％下不同间隙的汽流激振力变化

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｅａｍｆｌｏｗｅｘｃｉｔｅｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｌｅａｒａｎｃｅｕｎｄｅｒ１０％ ｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ

图 ５　不同偏心率下转子汽流激振力

Ｆｉｇ．５　Ｒｏｔｏｒｓｔｅａｍｆｌｏｗｅｘｃｉｔｅｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ

的程度加剧，对转子作用较强，所以最大径向力和

最大切向力的绝对值均出现在偏心率最大时的工

况即 η＝５０％。观察相同时间点的不同间隙下的
汽流激振力可以发现，转子的径向力与切向力并

不是严格地随着偏心的增加而增大。随着偏心距

的增加，径向力向正方向增加，而切向力向负方向

增加，即二者在图中总体分别呈上升和下降趋势。

将二者对时间平均化，得出 η每增加 １０％，径向
力与切向力会增加约２５～３５Ｎ。但在某一时间段
内也会存在小间隙的汽流激振力大于大间隙下的

１７０２
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汽流激振力。这是由于转子在涡动过程中会对流

场产生附加的扰动，而这些扰动对转子产生不稳

定的附加力，导致转子受力出现波动。在静偏心

或相对坐标系的模型中，只能研究转子位于位置

Ⅰ的工况，所以将非定常转子涡动模型简化为定
常模型来计算是不完全准确的，因为定常计算中

无法考虑转子涡动带来的附加影响。从图 ５（ａ）
中还可以看出，在偏心率小于 ５０％时，转子的切
向力既有正值也有负值，由于在 １．１节的叙述中
已规定切向力的方向，这表明在涡动过程中径向

力的方向是变化的，并不是只由小间隙指向大间

隙或由大间隙指向小间隙。再一次表明定常计算

转子涡动模型具有片面性。

通过对转子圆周上监测点的数据处理得到转

子的动力系数，如图６所示。在一个运动周期内，
直接刚度 Ｋ呈正弦曲线变化；交叉刚度 ｋ与直接
阻尼 Ｃ近似呈余弦变化；而交叉阻尼 ｃ近似为正
弦变化。在密封间隙和涡动速度不变的条件下，

转子的偏心距越大，其动力特性系数变化范围越

小。偏心率在１０％ ～２０％时，转子动力特性系数
变化较偏心率在 ３０％ ～５０％范围内变化更为突
出。偏心率为 ３０％、４０％、５０％三者的动力特性
曲线变化规律较差是因为超过 ２０％的偏心率不
满足小扰动线性理论，会产生较大的误差。而偏

心率增大导致动力系数值的减小，则是由于偏心

率增加时，位移与速度呈增加，但汽流激振力呈非

线性增加，即汽流激振力增加的量要比速度和位

移的增加量少。

在判别转子系统是否稳定时，要考虑转子动

力系数的变化趋势。由图 ５可以发现，最大径向
力 Ｆｒ出现在０．０１ｓ时刻左右，对应图３中的位置
Ⅱ，此时 Ｆｒ与 Ｆｘ（ｔ）相等，ｘ（ｔ）与 ｙ（ｔ）达到最大
值而 ｙ（ｔ）与 ｘ（ｔ）为零，通过式（２）分析可知，
Ｆｘ（ｔ）即径向力 Ｆｒ的增大使转子系统产生较大的
直接刚度；而最大切向力出现在０．０２ｓ附近，对应
图３中的位置Ⅲ，此时 Ｆｔ＝－Ｆｘ（ｔ），ｘ（ｔ）为零，
－ｙ（ｔ）为最大值，ｘ（ｔ）最大值，ｙ（ｔ）为零，同样参
考式（２）发现，切向力 Ｆｔ的增大使转子系统产生
较大的交叉刚度。表明较大的径向力和切向力都

能导致系统的不稳定，而当转子的位置不同时，引

起失稳的主要汽流激振力也不同，径向力与切向

力交替着起主导作用。

图７为间隙为１ｍｍ，偏心率为１０％时动偏心
和静偏心的转子周向压力分布。参考图 １中 Ｍ、
Ｎ两点，绕该两点作转子周向环线，得到转子表面
的压力线。当转子在图 ３所示的位置Ⅰ时，对比

图 ６　不同偏心率下转子动力系数

Ｆｉｇ．６　Ｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ

二者的周向压力分布可以发现，转子表面的压力

在一定范围内呈跳跃式分布，并非按照某一趋势

平滑变化。动偏心时的压力线略高于静偏心的压

力线，总平均压力相差 １．５～２ｋＰａ。二者的变化

２７０２
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图 ７　不同涡动速度下转子周向压力分布

Ｆｉｇ．７　Ｒｏｔｏｒｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｈｉｒｌｉｎｇｓｐｅｅｄｓ

曲线存在部分交叉，而非交叉部分则是由于转子

涡动导致流场变化而引起的附加压力。尤其是在

０～９０°范围内，动偏心的压力明显高于静偏心，使
得压力分布具有更高的非对称性。说明由涡动产

生的附加压力具有不可忽略的作用。而且在 Ｍ
点的压力波动差要高于 Ｎ点的压力波动。因此，
转子在实际的涡动中，压力不均匀分布不仅受间

隙不均的影响，还受涡动时流场变化的影响，从而

导致汽流激振力的非线性变化；高压区因涡动引

起的压力波动要比低压区的明显。这也解释了随

着机组的参数越高，汽流激振力越大、越不稳定。

涡动速度不同时，转子运动一周的时间也不

同，设时间比 Φ＝ｔ／Ｔ，Ｔ为转子涡动一个周期的
时间。当时间比 Φ相等时，任何涡动速度下的转
子位置是相同的，以此建立图８来研究涡动速度对
汽流激振力和转子稳定性的影响。观察图 ８（ｂ），
对比 Ω在３７５～３０００ｒ／ｍｉｎ的 Ｆｔ变化曲线可知，
在０时刻切向力随涡动速度的增加而减小（绝对
值增大），该变化趋势与静偏心模型结论相同。

而在整个时间域内，涡动速度差值较小的切向力

依旧存在交叉，即切向力的增加不是严格的随涡

动速度的增加而增加。只有涡动速度相差较大时，

切向力变化越明显。对比图 ８（ａ）中的 ３７５ｒ／ｍｉｎ

图 ８　涡动速度对汽流激振力和动力系数的影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｈｉｒｌｉｎｇｓｐｅｅｄｏｎｓｔｅａｍｆｌｏｗｅｘｃｉｔｅｄ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅａｎｄｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

和６０００ｒ／ｍｉｎ发现，径向力 Ｆｒ随涡动速度的增加
变化很小。对比图 ８（ａ）、（ｂ）可知，切向力随涡
动速度变化的趋势要高于径向力。因此，涡动速

度对汽流激振力的影响主要表现为使切向力发生

变化，而对径向力影响较小。对涡动速度变化时

３７０２
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的动力系数求解发现，直接刚度 Ｋ和交叉刚度 ｋ
基本不变化，在此未做展示；而直接阻尼 Ｃ依旧
呈余弦变化，且随着涡动速度的增加而减小，但正

值所占据的范围在时间上有所增加。交叉阻尼呈

正弦变化，其变化范围同样随涡动速度的增加而

减小。

涡动速度变化对流场特性有一定影响，取

图３中位置Ⅰ的模型，过 Ｍ点建立隔板汽封轴向
和径向的垂直交叉面，分别作流场迹线图和湍动

能云图，如图９所示。随着涡动速度的增加，密封
内湍动能的分布变化较小，但在密封齿顶出现较

大的湍动能，这表明在涡动速度变化的过程中，蒸

汽的动能耗散仍是密封作用的机理。不考虑入、

出口边界条件的影响，中间齿的齿顶湍动能分布

随涡动速度的增加而增加。涡动的增强使迹线变

得紊乱，在涡动速度为 ３０００ｒ／ｍｉｎ时迹线整齐的
斜向延伸，这是由于自转速度与涡动速度相同，引

起蒸汽的同步运动，加剧了对蒸汽的携带作用。

而在涡动速度为 ６０００ｒ／ｍｉｎ时，迹线又恢复到近
似３７５ｒ／ｍｉｎ的状态，表明自转与公转超出了彼此
影响的频率。但涡动速度为 ６０００ｒ／ｍｉｎ时，迹线
在转子近壁面处的汇合层向上偏移，即迹线掺混

位置远离了转子壁面。这是由于较大的涡动速度

使转子壁面的绝对速度增加而引起的。

图１０为转子涡动速度为１５００ｒ／ｍｉｎ，在不同
自转速度下测得的汽流激振力变化及求解的动力

系数。可以发现，在 ３７５～３０００ｒ／ｍｉｎ范围内，汽
流激振力随转速变化较小。在０．０１ｓ和０．０３ｓ时，

图 ９　流场迹线与湍动能云图

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｎｄｔｕｒｂｕｌｅｎｔｋｉｎｅｔｉｃｅｎｅｒｇｙ

ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

径向力有明显的变化，在０．０２ｓ和０．０４ｓ时，切向
力有明显的变化，而在其他时刻转子受力曲线几

乎重合。其原因是转子涡动过程中转子位置发生

变化，由偏心位置变化引起汽流激振力的变化起

主导作用，当涡动速度不变，转子涡动规律相同，

图 １０　自转速度对汽流激振力和动力系数的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｎｓｔｅａｍｆｌｏｗｅｘｃｉｔｅｄ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｃｅａｎｄｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ
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　第 １１期 司和勇，等：密封汽流激振下转子动力特性的时域分析

汽流激振力总体按某一规律变化。当转子位置只

存在单方向变化时，即只在 ｘ或 ｙ方向存在位移
和速度时，由自转引起的汽流激振力变化才显现

出来；且随着转子自转速度的增加，汽流激振力的

最大值逐渐减小。

观察直接刚度 Ｋ和交叉刚度 ｋ，在 ０．０１ｓ和
０．０３ｓ时，直接刚度发生明显变化，其绝对值随着
自转速度的升高而减小，与径向力变化一致；在

０．０２ｓ和０．０４ｓ时，交叉刚度略有变化，随自转速
度的升高有减小的趋势。０．０２ｓ时切向力为负，
其绝对值的减小使得交叉刚度减小，０．０４ｓ时切
向力为正，其数值的减小导致交叉刚度的负向增

加。因此，在０．０４ｓ（即图３中位置Ⅰ）时，交叉刚
度的负向增长不利于转子稳定。

图１１为以间隙１ｍｍ，偏心率１０％，涡动速度
１５００ｒ／ｍｉｎ工况下改变进出口压比得到的汽流激
振力变化特性曲线。可以看出，径向力随压比的

增大，朝正方向增加；切向力随压比的增大而减

小，即朝负方向增加。上述变化均导致最大径向

力和最大切向力的绝对值增加。而对转子动力系

数研究发现，４项系数均无明显的变化规律，换言
之，压比的增加使转子周围整体的流场发生变化，

对所有的转子动力系数均有影响，但该影响在时

域上是无规律的、杂乱的。

图 １１　汽流激振力随压比的变化趋势

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｏｆｓｔｅａｍｆｌｏｗｅｘｃｉｔｅｄｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｆｏｒｃｅｗｉｔｈｐｒｅｓｓｕｒｅｒａｔｉｏ

３　结　论

１）当转子以圆形轨迹涡动时，汽流激振力随
着转子中心位置的改变而变化。其径向力随时间

呈正弦变化，切向力为余弦变化，二者均随偏心率

的增加而增加。额定工况下，偏心率每增加

１０％，汽流激振力的平均值升高 ２５～３５Ｎ。当偏
心率小于 ５０％时，径向力 Ｆｒ在前半周期由大间
隙指向小间隙，后半周期由小间隙指向大间隙。

２）直接刚度 Ｋ近似为负正弦曲线，交叉刚度
ｋ与直接阻尼 Ｃ近似为余弦，交叉阻尼 ｃ近似为
正弦。当转子处于不同位置时，引起转子失稳的

主要汽流激振力也不同，径向力与切向力交替成

为引起转子失稳的主要原因。

３）涡动速度的增加对径向力影响较小，而对
切向力影响较大。随着涡动速度的增加，切向力

的绝对值增大，直接阻尼和交叉阻尼均减小，转子

趋于不稳定状态。在一定的自转范围内，随着转

子自转速度的增加，汽流激振力的最大值有较小

的降低趋势。压比的增加导致径向力增大而切向

力减小。
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四旋翼无人机执行器可重构性量化评价方法研究

申富媛１，２，３，李炜１，２，３，

（１．兰州理工大学 电气工程与信息工程学院，兰州 ７３００５０；

２．兰州理工大学 甘肃省工业过程先进控制重点实验室，兰州 ７３００５０；

３．兰州理工大学 电气与控制工程国家级实验教学示范中心，兰州 ７３００５０）

　　摘　　　要：随着对系统安全性和可靠性要求的不断提高，故障系统的自主恢复能力即
系统的可重构性受到高度关注，然而现有对于控制系统可重构性量化评价的方法主要针对线

性系统，因此以具有强耦合、欠驱动、强非线性的四旋翼无人机（ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ）为被控对象，
提出了一种基于双滑模面鲁棒观测器与马氏距离结合的非线性系统可重构性量化评价方法。

首先，在四旋翼无人机非线性模型的基础上，设计了具有对扰动和故障均不敏感的双滑模面鲁

棒观测器，用于实现对系统状态的准确估计；其次，在执行器饱和及系统状态误差指标双约束

条件下，采用基于马氏距离的相似度法，对非线性系统可重构性进行量化评价；最后，通过四旋

翼无人机仿真实验验证了所提方法的有效性。结果表明，所提方法能够真实反映不同故障程

度下系统的可重构性量化水平，为非线性故障系统控制策略调整补偿提供了重要依据。

关　键　词：四旋翼无人机（ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ）；非线性系统；双滑模面观测器；可重构性
量化评价；马氏距离

中图分类号：ＴＰ２７７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０７７１０

　　近年来，在军用和民用领域有着大量应用的
四旋翼无人机（ｑｕａｄｒｏｔｏｒｓＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉ
ｃｌｅ，ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ）引起了 学 术 界 的 广 泛 关
注

［１２］
。随着对系统安全性的要求越来越高，容

错控制在各领域取得了大量可喜的研究成

果
［３７］
。ＱｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ机体价格较便宜，但是随

机携带的检测设备通常价格高昂，且无人机在执

行任务时，尤其是航空、救援等领域，要求具有高

可靠和安全性。一旦无人机的部件发生故障，不

仅会使系统性能下降，还有可能带来不可预估的

人员伤亡和经济损失
［８］
。１９８２年，美国航空航天

局（ＮＡＳＡ）提出了可重构性概念，描述了故障系
统的自主恢复能力

［９］
。对于实际系统，并非任何

故障都可以通过容错控制的方法得以补偿，如若

故障后系统的可重构性已很低，还继续采用重构

补偿的方式就可能错失最佳决策时间，引发灾难

性事件的发生。因此，对于故障系统，若能够及时

准确地对系统可重构性做出评价，不仅可降低重

构失败和不可重构的概率，更重要的是能够提高

系统安全性，避免故障下发生不可挽回的损失。

可重构性描述的是故障系统的自主恢复能

力，可重构性评价则是利用理论判据和数学描述，

判断系统重构能力的有无或大小。目前，对于系

统可重构性评价的方法主要包括：基于系统固有

特性的 Ｇｒａｍｉａｎ矩阵评价方法［１０１２］
、模态能控度

评价方法
［１３］
和状态范数能控度评价方法

［１４１５］
。

qwqw
新建图章
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基于 Ｇｒａｍｉａｎ矩阵评价方法最关键的是 Ｇｒａｍｉａｎ
矩阵计算。然而针对实际系统，其存在两方面的

不足：①Ｇｒａｍｉａｎ矩阵的计算要求建立系统精确
的数学模型，实际系统不可避免地存在未建模动

态和参数摄动；②Ｇｒａｍｉａｎ矩阵是在系统投入运
行之前离线计算，运行之后若系统发生故障，则此

矩阵的计算会失去实际意义。基于模态能控度的

评价方法通常假设系统特征根两两相异，对于实际

系统而言，此假设条件并非均能满足，因此利用该

方法进行可重构性评价存在很大的局限性。基于

状态范数能控度的评价方法的本质是时间最优控

制问题，但对于实际系统很难获得精确的恢复域。

上述研究成果主要还是针对线性系统。现实

中，几乎所有的控制系统都或多或少的具有非线

性特征。如前述的 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ就具有高度非
线性，而且具有强耦合、静不稳定等特性，常被建

模为一种典型的非线性系统
［１６］
。因此，以其为对

象，开展非线性系统的可重构性评价具有重要的

实际意义。尽管有学者采用循环小增益
［１７］
、李导

数
［１８］
等方法进行了非线性系统可重构性研究，但

这些方法都局限于某种特定的系统，通用性较差。

据统计
［１９］
，５０％以上的执行器和传感器故障

是利用观测器生成的残差信号进行故障诊断与隔

离，并进一步实现故障重构与容错控制，而容错的

成败取决于冗余水平的高低，即系统的可重构性

水平。但是，目前采用观测器估计状态进行可重

构性评价的研究还少有。若以此为基础同时开展

可重构性量化评价，无疑是极有意义的。而针对

不同系统选择或设计满意的观测器，则是可重构

性评价的关键条件。考虑到 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ是一
种典型的非线性强干扰系统，飞行过程中极易产

生参数摄动或者引发执行器故障，本文为此设计

了一种对于不确定性和故障兼具鲁棒性的双滑模

面观测器。

相似性度量是对２个事物之间相近程度的一
种综合评定。当 ２个事物越接近，它们的相似性
度量也就越大，而２个事物越相异，相似性度量也
就越小。系统亦是如此，正常运行时实际状态趋

近于期望状态，故障时实际状态会偏离期望状态。

显然，偏离程度越严重，系统自主恢复能力越弱甚

至会瘫痪，因而，相似度的大小在一定程度上可以

体现可重构的程度。对于相似性进行度量通常采

用的方法就是计算样本距离，不同方法各有优劣。

实际控制系统通常是多变量且不同量纲的，而马

氏距离的优点是不受量纲影响，排除了变量之间

相关性的影响。因此，本文将采用马氏距离对系

统可重构性进行量化评价。

综上，针 对 具 有 执 行 器 故 障 的 ｑｕａｄｒｏｔｏｒ
ＵＡＶ，本文首先在建立系统模型的基础上，设计
了一种双滑模面鲁棒观测器对受不确定性和故

障影响的实际状态进行准确估计；其次综合考

虑执行器饱和及状态误差指标约束，采用马氏

距离对估计状态和期望状态进行基于相似性度

量的可重构性量化评价；最后仿真验证了本文

方法的有效性。

１　系统建模和描述

图１为 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ结构，４个旋翼带动无
人机工作，同一对称轴上的 ２个旋翼为一组。前
后螺旋桨（Ｔ１，Ｔ２）按顺时针方向旋转，左右螺旋
桨（Ｔ３，Ｔ４）按逆时针方向旋转。为了使 ｑｕａｄｒｏｔｏｒ
ＵＡＶ沿着 ｘｅ或 ｙｅ方向移动，通常需要一个俯仰
角 θ或滚转角 。然后，通过推力差产生的力矩
直接稳定俯仰角和滚转角。

为了便于描述 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ的运动状态，需
先建立合理且科学的运动学模型，地面坐标系

（ｏｅ，ｘｅ，ｙｅ，ｚｅ）和机体坐标系（ｏｂ，ｘｂ，ｙｂ，ｚｂ）。静态
变换矩阵 Ｒ定义为

Ｒ＝
ｃｏｓθｃｏｓψ ｃｏｓψｓｉｎθｓｉｎ－ｃｏｓｓｉｎψ ｃｏｓｃｏｓψｓｉｎθ＋ｓｉｎｓｉｎψ
ｃｏｓθｓｉｎψ ｓｉｎθｓｉｎψｓｉｎ＋ｃｏｓｃｏｓψ ｃｏｓｓｉｎθｓｉｎψ－ｃｏｓψｓｉｎ
－ｓｉｎθ ｃｏｓθｓｉｎ ｃｏｓθｃｏｓ











（１）

式中：、θ和 ψ分别为滚转角、俯仰角和偏
航角。

假设机身固定架的原点与 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ的
重心重合。由图１得，系统沿 ｚｂ方向的总的上升

力 Ｕｚ ＝Ｋｕ∑
４

ｉ＝１
ｕｉ，ｘｂ方向的正力矩由给定的左右

螺旋桨推力差产生，Ｕ ＝ＬｄＫｕ∑
４

ｉ＝３
（－１）ｉ＋１ｕｉ，ｙｂ

方向的正力矩由给定的前后螺旋桨推力差产生，

Ｕθ ＝ＬｄＫｕ∑
２

ｉ＝１
（－１）ｉ＋１ｕｉ，因此，ｚｂ方向的正力矩

由２个顺时针旋转的螺旋桨和２个逆时针旋转的

８７０２
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图 １　ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ结构

Ｆｉｇ．１　ＱｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

螺旋桨所施加的力矩差产生，Ｕψ ＝Ｋ (ｙ ∑
２

ｉ＝１
ｕｉ－

∑
４

ｉ＝３
ｕ)ｉ 。执行机构的脉宽调制（ＰＷＭ）输入与产

生的力和力矩之间的关系可以表示为

Ｕｚ
Ｕ
Ｕθ
Ｕ













ψ

＝

Ｋｕ Ｋｕ Ｋｕ Ｋｕ
０ ０ ＬｄＫｕ －ＬｄＫｕ
ＬｄＫｕ －ＬｄＫｕ ０ ０

Ｋｙ Ｋｙ －Ｋｙ －Ｋ













ｙ

ｕ１
ｕ２
ｕ３
ｕ













４

（２）

式中：Ｋｕ和 Ｋｙ分别为产生相关力和力矩的正增
益；Ｌｄ为任意螺旋桨转轴到重心的距离。

采用牛顿欧拉公式，ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ的力和
力矩可表示为

Ｆ[ ]τ ＝
ｍ ０３×３
０３×３[ ]Ｉ

Γ
[ ]ω ＋

０
ω×Ｉ[ ]ω （３）

式中：ｍ为机体质量；Γ为机体坐标系下的线速
度；Ｆ＝［Ｆｘ，Ｆｙ，Ｆｚ］

Ｔ
为相对于地面坐标系的合力

矢量；τ＝［τｘ，τｙ，τｚ］
Ｔ
为合成的力矩矢量；ω＝

［ｐ，ｑ，ｒ］Ｔ为相对于机体坐标系的角速度矢量；

Ｉ＝ｄｉａｇ［Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ］为对角惯性矩阵。
力和力矩又可以表示为

Ｆ＝
０
０









－ｍｇ

＋Ｒ
０
０
Ｕ










ｚ

＋

－ｋｄ１ｘ

－ｋｄ２ｙ

－ｋｄ３









ｚ

（４）

τ＝－∑
４

ｉ＝１
Ｉｒ ω×





















０
０
１

（－１）ｉ＋１Ωｉ＋

　　

Ｕ
Ｕθ
Ｕ










ψ

＋

－ｋｄ４
·

－ｋｄ５θ
·

－ｋｄ６ψ











·

（５）

式中：ｘ、ｙ、ｚ为 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ的空间实际位置；ｇ、

Ｉｒ分别为重力加速度、螺旋桨的惯性矩；Ωｉ（ｉ＝１，

２，３，４）为第 ｉ个螺旋桨的转速；ｋｄｉ（ｉ＝１，２，…，６）

为阻力系数。

进一步，欧拉角变化率与欧拉角速度关系的

动态变换矩阵为


·

θ
·

ψ











·

＝ＴＢ

ｐ

ｑ








ｒ

ＴＢ ＝
１ ｓｉｎｔａｎθ ｃｏｓｔａｎθ
０ ｃｏｓ －ｓｉｎ
０ ｓｉｎｓｅｃθ ｃｏｓｓｅｃ

























θ

（６）

假设滚转角和俯仰角的变化很小，则 ＴＢ近似

为单位矩阵，因此，角速度可用欧拉角速度代替。

ｘ̈

ｙ̈
¨









ｚ

＝
０

０








－ｇ

＋
Ｕｚ
ｍ

ｃｏｓｃｏｓψｓｉｎθ＋ｓｉｎｓｉｎψ
ｃｏｓｓｉｎθｓｉｎψ－ｃｏｓψｓｉｎ

ｃｏｓθｃｏｓ











＋

　　 １
ｍ

－ｋｄ１ｘ

－ｋｄ２ｙ

－ｋｄ３









ｚ

（７）


¨

θ
¨

ψ











̈

＝Ｉ－






１ －

０ Ｉｚｚψ
·

－Ｉｙｙθ
·

－Ｉｚｚψ
·

０ Ｉｘｘ
·

Ｉｙｙθ
·

－Ｉｘｘ
·











０


·

θ
·

ψ











·
＋

　　Ｉｒ

－θ
·


·











０

Ωｉ＋

Ｕ
Ｕθ
Ｕ










ψ

＋

－ｋｄ４
·

－ｋｄ５θ
·

－ｋｄ６ψ

















·

（８）

由于 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ是一个欠驱动系统，只有

姿态控制器和高度控制器与执行机构直接相关。

将状态向量定义为 ｙ＝［ｚ，，θ，ψ］Ｔ，ｘ＝［ｘ１，

ｘ２，…，ｘ８］
Ｔ＝［ｚ，，θ，ψ，ｚ，

·

，θ
·

，ψ
·

］
Ｔ
，控制输入

ｕ＝［Ｕｚ　Ｕ　Ｕθ　Ｕψ］
Ｔ
，ｄ（ｔ）为考虑风干扰和模

型参数不确定性等的有界未知非线性输入，利用该

状态向量，并考虑 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ的动力学方程为
ｘ（ｔ）＝Ａｘ（ｔ）＋ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）＋Ｄｄ（ｔ）

ｙ（ｔ）＝Ｃｘ（ｔ{
）

（９）

式中：

９７０２
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Ａ＝

０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １
０ ０ ０ ０ －ｋｄ３／ｍ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ －ｋｄ４／Ｉｘｘ －ＩｒΩ／Ｉｘｘ ０

０ ０ ０ ０ ０ ＩｒΩ／Ｉｙｙ －ｋｄ５／Ｉｙｙ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ －ｋｄ６／Ｉ



























ｚｚ

ｆ（ｘ）＝

０
０
０
０

ｃｏｓｃｏｓθＵｚ／ｍ－ｇ

θ
·

ψ
·

（Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）／Ｉｘｘ＋Ｕ／Ｉｘｘ


·

ψ
·

（Ｉｚｚ－Ｉｘｘ）／Ｉｙｙ＋Ｕθ／Ｉｙｙ

θ
·


·

（Ｉｘｘ－Ｉｙｙ）／Ｉｚｚ＋Ｕψ／Ｉ































ｚｚ

Ｃ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０











０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０

Ｄ ＝

１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０























０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １

ｄ（ｔ）＝［ｄ１（ｔ）　ｄ２（ｔ）　ｄ３（ｔ）　ｄ４（ｔ）　ｄ５（ｔ）

　　ｄ６（ｔ）　ｄ７（ｔ）　ｄ８（ｔ）］
Ｔ

其中：Ａ和 Ｃ分别为系统参数矩阵和输出矩阵；

ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）为已知非线性函数；ｘ∈Ｒｎ为系统的状

态向量；ｙ∈Ｒｍ 为系统输出；ｕ∈Ｒｑ为输入函数；

Ｄ为扰动分布矩阵；Ω＝∑
２

ｉ＝１
Ωｉ－∑

４

ｉ＝３
Ωｉ。

考虑执行器故障，ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ模型可表
示为

ｘ（ｔ）＝Ａｘ（ｔ）＋ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）＋Ｄｄ（ｔ）＋Ｅａｆａ（ｘ，ｕ，ｔ）

ｙ（ｔ）＝Ｃｘ（ｔ{
）

（１０）

式中：ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ）为执行器故障的未知非线性函

数；Ｅａ为执行器故障分布矩阵。

２　双滑模面鲁棒观测器设计

基于观测器进行 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ可重构性评
价，其关键是要对系统的实际状态进行准确有效

的估计。实际 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ这一非线性系统在
运行时不可避免地存在各种扰动和不确定性，若

观测器不具备较强的鲁棒性，则估计的状态会受

其影响，从而导致系统可重构性评价结果的不准

确，最终影响重构或安全应急决策。因此，采用对

扰动和不确定性具有鲁棒性的滑模观测器不失为

一种好的选择。

受文献［２０］启发，分析 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ建立
的系统模型（１０），不难得出其易满足如下条件：

条件１　存在矩阵 Ｌ∈Ｒ８×４使得 Ａ０＝Ａ－ＬＣ
为稳定矩阵，且存在正定对称矩阵 Ｐ、Ｑ，使方程
ＡＴ０Ｐ＋ＰＡ０ ＝－Ｑ成立。

条件２　存在正的 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ常数 γ，使得

ｆ（ｘ１，ｕ，ｔ）－ｆ（ｘ２，ｕ，ｔ）≤ γｘ１－ｘ２
条件３　存在矩阵 Δ∈Ｒ８×４，使得 ＰＤ＝ＣＴΔＴ。
条件４　扰动 ｄ（ｔ）有界的，即 ｄ（ｔ）≤κ，且

κ＞０。
条件５　存在矩阵Ｈ∈Ｒ４×４，使得ＰＥａ＝Ｃ

ＴＨＴ。
对系统（１０）可构造式（１１）所示鲁棒滑模观

测器
［２０］
：

ｘ^
·

（ｔ）＝Ａ^ｘ（ｔ）＋ｆ（^ｘ，ｕ，ｔ）＋Ｄｖ＋Ｌ（ｙ（ｔ）－Ｃ^ｘ（ｔ））
ｙ^（ｔ）＝Ｃ^ｘ（ｔ{ ）

（１１）
式中：^ｘ、^ｙ分别为 ｘ、ｙ的观测值。

ｖ＝
－κ

Ｆｅｙ
Ｆｅｙ

　ｅｙ≠０

０ 　ｅｙ ＝
{ ０

若采用式（１１）对 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ进行状态估
计，无故障时，较小不连续项 ｖ的引入即可对系统
状态进行准确估计；一旦发生故障，由于鲁棒滑模

观测器对故障具有灵敏性，则无法对故障 ｑｕａｄｒｏ

０８０２
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ｔｏｒＵＡＶ的实际状态进行准确估计。若仍然按照
上面的结果进行可重构性评价，评价结果会出现

误报，失去指导意义。增大不连续项 ｖ的值，虽可
以使得估计状态能够跟随实际状态，但是随着不

连续项的增大，引入了抖动和高频干扰，进一步进

行系统可重构性评价，致使评价出现偏差。

针对上述问题，本文将设计式（１２）的基于
２个不连续项的双滑模面鲁棒观测器，以期解决
过分增大一个不连续项引起的抖动和高频干扰问

题，使其同时对扰动和故障均具有鲁棒性。

ｘ^
·

（ｔ）＝Ａ^ｘ（ｔ）＋ｆ（^ｘ，ｕ，ｔ）＋Ｄｖ＋Ｌ（ｙ（ｔ）－
　　Ｃ^ｘ（ｔ））＋Ｅａη
ｙ^（ｔ）＝Ｃ^ｘ（ｔ

{
）

（１２）
式中：η为如下定义的不连续项，即

η＝
－ρ

Ｈｅｙ
Ｈｅｙ

　ｅｙ≠０

０ 　ｅｙ ＝
{

０
（１３）

式中：ρ为标量系数。
定义状态误差 ｅ（ｔ）＝ｘ^（ｔ）－ｘ（ｔ），输出观测

误差 ｅｙ（ｔ）＝^ｙ（ｔ）－ｙ（ｔ），则
ｅ（ｔ）＝（Ａ－ＬＣ）ｅ（ｔ）＋ｆ（^ｘ，ｕ，ｔ）－ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）＋
　　Ｄ（ｖ－ｄ（ｔ））＋Ｅａ（η－ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ））

ｅｙ（ｔ）＝Ｃｅ（ｔ
{

）

（１４）
定理 １　对于满足条件 １～条件 ５的系

统（１０），设计双滑模面鲁棒观测器（１２），若常数

γ≤ １２
·
λｍｉｎ（Ｑ）
λｍａｘ（Ｐ）

，则系统能够以指数规律趋近于

０，求解方程 ＡＴ０Ｐ＋ＰＡ０ ＝－Ｑ，可得到观测器增
益矩阵 Ｌ。

证明　选取Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数Ｖ＝ｅＴ（ｔ）Ｐｅ（ｔ），则

Ｖ
　·
＝ｅＴ（ｔ）Ｐｅ（ｔ）＋ｅＴ（ｔ）Ｐｅ（ｔ）＝

　　ｅＴ［（Ａ－ＬＣ）ＴＰ＋Ｐ（Ａ－ＬＣ）］ｅ＋
　　２ｅＴＰ（ｆ（^ｘ，ｕ，ｔ）－ｆ（ｘ，ｕ，ｔ））＋２ｅＴＰＤ（ｖ－ｄ（ｔ））＋
　　２ｅＴＰＥａ（η－ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ））

系统满足假设条件１～条件５，进而得

Ｖ
　·
＝ｅＴ（ｔ）（ＡＴ０Ｐ＋ＰＡ０）ｅ（ｔ）＋２ｅ

Ｔ
（ｔ）Ｐ（ｆ（^ｘ，ｕ，ｔ）－

　　ｆ（ｘ，ｕ，ｔ））＋２ｅＴ（ｔ）ＰＤ（ｖ－ｄ（ｔ））＋
　　２ｅＴＰＥａ（η－ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ））≤－ｅ

Ｔ
（ｔ）Ｑｅ（ｔ）＋

　　２（ＦＣｅ（ｔ））Ｔ（ｖ－ｄ（ｔ））＋２ｅ（ｔ） Ｐ·
　　 ｆ（ｘ，ｕ，ｔ）－ｆ（^ｘ，ｕ，ｔ） ＋

　　２（ＨＣｅ（ｔ））Ｔ（η－ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ））≤

　　 －ｅＴ（ｔ）Ｑｅ（ｔ）－２（Ｆｅｙ（ｔ））
Ｔκ
Ｆｅｙ（ｔ）
Ｆｅｙ（ｔ）

＋

　　２Ｆｅｙ ｄ（ｔ） ＋２γＰ ｅ（ｔ） ２－

　　２（Ｈｅｙ（ｔ））
Ｔρ
Ｈｅｙ（ｔ）
Ｈｅｙ（ｔ）

＋２Ｈｅｙ ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ）≤

　　 －（λｍｉｎ（Ｑ）－２γλｍａｘ（Ｐ））ｅ（ｔ） ２－
　　２Ｆｅｙ（ｔ）（κ－ ｄ（ｔ））－２Ｈｅｙ（ｔ）·

　　（η－ ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ））

若系统满足条件 １～条件 ５，且 γ≤ １
２
·

λｍｉｎ（Ｑ）
λｍａｘ（Ｐ）

，则 Ｖ
　·
＜０，表明 ｅ（ｔ）指数收敛。 证毕

考虑到不连续项 ｖ、η使系统产生滑动运动的
同时会引入抖动，因而用如下饱和函数代替：

ｖ＝
－κ

Ｆｅｙ
Ｆｅｙ ＋σ１

　ｅｙ≠０

０ 　ｅｙ ＝
{

０

η＝
－ρ

Ｈｅｙ
Ｈｅｙ ＋σ２

　ｅｙ≠０

０ 　ｅｙ ＝
{

０

（１５）

式中：σ１、σ２为取值较小的标量。
注１　式（１２）设计的双滑模面鲁棒观测器对

于故障和正常系统均适用。

注 ２　 对于可建模为式 （１０），且满足条
件１～条件５的任何系统，式（１２）设计的双滑模
面鲁棒观测器也适用。

３　可重构性量化评价
由于 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ的实际状态（位置、姿态

角及各自的变化率）不同量纲，最常使用的欧氏

距离状态相似性度量方法不再适用，因此，本文采

用基于马氏距离的相似性度量方法开展 ｑｕａｄｒｏｔｏｒ
ＵＡＶ可重构性量化评价。
３．１　基于马氏距离的系统相似性度量

采用马氏距离度量点与一个分布之间的距

离，取 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ的期望状态为样本均值 μ＝
ｘｄ ＝（ｘｄ１，ｘｄ２，…，ｘｄ８）

Ｔ
，实际状态由观测器估计

得到，因此 ｘ＝ｘ^＝（^ｘ１，^ｘ２，…，^ｘ８）
Ｔ
，则样本到分

布的马氏距离为

ＤＭ（^ｘ）＝ （^ｘ－μ）ＴΣ－１（^ｘ－μ槡 ） （１６）
式中：Σ为协方差矩阵。

相似度 Ｓ（^ｘ，ｘｄ）为

Ｓ（^ｘ，ｘｄ）＝
１

１＋ＤＭ
（１７）

由式（１７）得，相似度的取值范围为０＜Ｓ（^ｘ，
ｘｄ）≤１，Ｓ（^ｘ，ｘｄ）越接近于１，则 ｘ^与 ｘｄ越相似，
反之。

３．２　可重构性评价阈值选取
可重构性是指当系统发生故障后，系统的自

主恢复能力，相似度的大小则反映了其可重构性

１８０２
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的大小，用相似度评价系统可重构性之前，先要确

定阈值 ε，若相似度 Ｓ（ｘ，ｘｄ）＜ε，则系统不可重
构。假设 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ执行器饱和约束为：
ｕｉ≤πｉ故障时允许的状态误差指标为 Ｊ≤δ，在
此范围内系统可重构，自适应阈值的确定与控制

系统状态误差指标相结合，则有

ε＝ｍｉｎ（Ｓ（^ｘ，ｘｄ））
ｓ．ｔ．　Ｊ＝ ｘ^－ｘｄ ≤ δ
　　 ｕｉ≤ πｉ （１８）

４　仿真验证
选取文献［８］中 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ作为仿真对

象，具体参数如表１所示。
根据以上参数，选取矩阵 Ｌ将 Ａ０＝Ａ－ＬＣ的

表 １　ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ物理参数
Ｔａｂｌｅ１　ＰｈｙｓｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ

参数 数值

质量 ｍ／ｋｇ １．４

重力加速度 ｇ／（ｍ·ｓ－２） ９．８

绕 ｘ、ｙ、ｚ轴的转动惯量

Ｉ＝［Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ］／（ｋｇ·ｍ
２）

Ｉ＝ｄｉａｇ［０．０３，０．０３，０．０４］

螺旋桨的惯性矩 Ｉｒ／（ｋｇ·ｓ
２） ０．００２

阻力系数 ｋｄｉ（ｉ＝１，２，…，６） ｋｄｉ＝０．０１（ｉ＝１，２，…，６）

初始状态

［ｚ，，θ，ψ，ｚ，φ，θ，ψ］

ｘ＝［０，０，０，０，０，０，０，０］

ｘ^＝［０．５，０．１，０．１，０．１，０，０，０，０］

期望状态

［ｚｄ，ｄ，θｄ，ψｄ，ｚｄ，φｄ，θｄ，ψｄ］
ｘｄ＝［３，０．５，０．２，０．３，０，０，０，０］

极点配置在 －０．８，－０．６，－１，－０．６，－０．１，－１，
－０．１，－０．６，相应得到 Ａ０和 Ｌ。
选取矩阵Ｑ为单位阵，由假设条件１得到矩阵

Ｐ，根据条件３和条件５，得到矩阵Ｆ和Ｈ分别为

Ｆ＝

１２．６２ ０ ０ ０
０ ０．８９ ０ ０
０ ０ ０．８９ ０
０ ０ ０ ７．９３
８．２４ ０ ０ ０
０ ０．６３ ０ ０
０ ０ ０．６３ ０
０ ０ ０ ４．























６６

Ｈ ＝

８．２４ ０ ０ ０
０ ０．６３ ０ ０
０ ０ ０．６３ ０
０ ０ ０ ４．











６６

系统采用 ＰＤ控制，控制器参数设置如下：
Ｋｐｚ＝２５０，Ｋｄｚ＝２５，Ｋｐ ＝２，Ｋｄ ＝０．５，Ｋｐθ＝２，
Ｋｄθ＝１，Ｋｐψ＝３，Ｋｄψ＝０．８。考虑执行器饱和约束，
Ｕｚ≤３０， Ｕ ≤０．０５， Ｕθ ≤０．０５， Ｕψ ≤
０．０５，并要求系统状态误差 Ｊ≤０．２。
４．１　采用式（１１）鲁棒观测器

取 κ＝１０，ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ无故障时，即 Ｆａ＝

［０，０，０，０］Ｔ。系统实际状态和观测状态如图２所
示。可以看出，未发生故障时，鲁棒滑模观测器较

强的跟踪能力，ｍｉｎ（Ｓ（^ｘ，ｘｄ））＝０．９４５７。

图 ２　执行器无故障

Ｆｉｇ．２　Ｆａｉｌｕｒｅｆｒｅｅａｃｔｕａｔｏｒ

２８０２
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　　假设 ｔ≥５ｓ时发生执行器故障，取 κ＝１０，
ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ）＝［１５，０，０，０］。从图３可以看出，滑模
观测器观测值发散，相应的残差信号也发散，若用

此结果进行可重构性量化评价则会导致误报。

调整连续项，取 κ＝１００，仿真结果如图 ４所
示。滑模观测器能够跟踪期望状态，但是抖动很

大，ｍｉｎ（Ｓ（^ｘ，ｘｄ））＝０．７８９１，此结果不利于系统
可重新评价。

图 ３　执行器发生故障

Ｆｉｇ．３　Ａｃｔｕａｔｏｒｗｉｔｈｆａｉｌｕｒｅ

图 ４　调整不连续项

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｔｅｒｍａｄｊｕｓｔｍｅｎｔ

３８０２
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４．２　采用双滑模面观测器
采用本文的双滑模面观测器（１２），取 κ＝１０，

ρ＝３００，在前述故障情形下，仿真结果如图 ５所
示，与图 ４相比，对抖动起到了很好的抑制作用，
ｍｉｎ（Ｓ（^ｘ，ｘｄ））＝０．８３７２。

上述仿真结果是针对 ｆａ（ｘ，ｕ，ｔ）＝［１５，０，０，
０］故障情形，为了能够更好地验证本文方法的有
效性，针对执行器单一和多故障情形，分别给出了

可重构性评价结果，具体如表２所示。
由表２可知，从纵向来看，随着故障从小到大

图 ５　双滑模面观测器

Ｆｉｇ．５　Ｄｏｕｂｌｅｓｌｉｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

表 ２　执行器故障可重构性量化评价

Ｔａｂｌｅ２　Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｉｌｉｔｙ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆａｃｔｕａｔｏｒｆａｕｌｔ

单一故障 评价结果 多故障 评价结果

［５，０，０，０］ ０．９０６８ ［５，０，１，０］ ０．９０５３

［１０，０，０，０］ ０．８７１７ ［１０，０，１，０］ ０．８６９０

［１５，０，０，０］ ０．８３４７ ［１５，０，１，０］ ０．８３２１

［２０，０，０，０］ ０．７９６８ ［２０，０，１，０］ ０．７９７８

［２５，０，０，０］ ０．７２５９ ［２５，０，１，０］ ０．７２３４

演变，可重构性评价结果亦逐渐变小；从横向来

看，多故障情况下的可重构性较单一故障要小，结

果符合一般的客观规律。

５　结 束 语

本文针对 ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ非线性系统设计了
对故障和扰动均具有较强跟踪能力的双滑模面鲁

棒观测器，在考虑执行器饱和及状态误差指标约

束条件下，采用马氏距离相似度的方法对系统可

重构性进行量化评价，并能自适应调整评价阈值，

及时准确地对故障系统的可重构程度做出评估，

确保系统的安全性。通过仿真验证了文中所述方

法的正确性和有效性。由于建立的 ｑｕａｄｒｏｔｏｒ
ＵＡＶ模型与一般的非线性系统描述一致，因此，
该方法也适用于满足条件 １～条件 ５的其他非线
性对象。
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３．ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｆｏｒＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌＥｌｅｃｔｒｉｃａｌａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＥｄｕｃａｔｉｏｎ，

ＬａｎｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｌａｎｚｈｏｕ７３００５０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｙｓｔｅｍ，ｔｈａｔｉｓ，ｔｈｅａｂｉｌｉｔｙｏｆａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｒｅｃｏｖｅｒｙｏｆｆａｕｌｔｓｙｓｔｅｍ，ｈａｓ
ｂｅｅｎｈｉｇｈｌｙｃｏｎｃｅｒｎｅｄｂｙｓｃｈｏｌａｒｓｗｉｔｈｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｆｓｙｓｔｅｍｓｅｃｕｒｉｔｙａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｒｅｑｕｉｒｅ
ｍｅｎｔｓ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｔｈｅｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｍａｉｎｌｙ
ｆｏｃｕｓｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｉｌｉｔｙｆｏｒ
ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｒｏｂｕｓｔｏｂｓｅｒｖｅｒｏｆｄｏｕｂｌｅｓｌｉｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｓａｎｄＭａｈａｌａｎｏｂｉｓｄｉｓ
ｔａｎｃｅ，ｗｈｉｃｈｃｈｏｏｓｅｓｔｈｅｑｕａｄｒｏｔｏｒｓＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ）ｗｉｔｈｓｔｒｏｎｇｃｏｕｐｌｉｎｇ，ｕｎｄｅｒ
ｄｒｉｖｅａｎｄｓｔｒｏｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙａｓｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｏｂｊｅｃｔ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｏｂｔａｉｎａｃｃｕｒａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｓｙｓｔｅｍ
ｓｔａｔｅ，ａｄｏｕｂｌｅｓｌｉｄｉｎｇｓｕｒｆａｃｅｒｏｂｕｓｔｏｂｓｅｒｖｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ，
ｗｈｉｃｈｉｓｉｎｓｅｎｓｉｔｉｖｅｔｏｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅａｎｄｆａｉｌｕｒｅ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＭａｈａｌａｎｏｂｉｓｄｉｓｔａｎｃｅ
ｉｓｕｓｅｄｔｏｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｔｈｅｄｏｕｂｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆａｃｔｕ
ａｔｏｒｓａｔｕｒａｔｉｏｎａｎｄｓｙｓｔｅｍｓｔａｔｅｅｒｒｏｒ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅ
ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｃａｎｔｒｕｌｙｒｅｆｌｅｃｔｔｈｅｓｙｓｔｅｍｒｅｃｏｎｆｉｇｕ
ｒａｂｉｌｉｔｙｑｕａｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｌｅｖｅｌｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆａｉｌｕｒｅｌｅｖｅｌｓ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔ
ｅｇｙａｄｊｕｓｔｍｅｎｔａｎｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｆａｕｌｔｓｙｓｔｅｍｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｑｕａｄｒｏｔｏｒｓＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ）；ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍ；ｄｏｕｂｌｅｓｌｉｄｉｎｇ
ｓｕｒｆａｃｅｏｂｓｅｒｖｅｒ；ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎ；Ｍａｈａｌａｎｏｂｉｓｄｉｓｔａｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００２０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００２１９１５：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２１９．１３２２．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１７６３０２７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｗｅｉ＠ｌｕｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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激波风洞７°尖锥边界层转捩实验研究
栗继伟１，卢盼１，２，汪球１，２，，赵伟１，２

（１．中国科学院力学研究所 高温气体动力学国家重点实验室，北京 １００１９０；

２．中国科学院大学 工程科学学院，北京 １０００４９）

　　摘　　　要：高超声速边界层转捩对摩阻、传热等有重要影响，飞行器的研制迫切希望能
精确预测和控制边界层转捩。在 ＪＦ８Ａ激波风洞中开展了７°半锥角的高超声速尖锥边界层转
捩实验研究，利用响应频率达到１ＭＨｚ量级的高频压力传感器对尖锥壁面脉动压力进行了测
量，并结合热流测量结果，研究了高超声速尖锥边界层中扰动波的发展过程。实验结果表明：

ＪＦ８Ａ激波风洞在雷诺数为６．４×１０６／ｍ状态下核心流的自由流噪声为 ２．８％；高频脉动压力
测量技术能清晰地捕捉转捩过程中的第二模态波及其发展历程，试验状态下模型的第二模态

波频率范围为１６５～２０６ｋＨｚ。当前研究结果能够为高超声速数值方法验证提供数据支撑。
关　键　词：激波风洞；高超声速；边界层转捩；尖锥；第二模态波
中图分类号：Ｖ４１１．７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０８７０７

　　边界层转捩是指边界层流动从层流发展到湍
流的过程，是一个由多种因素耦合的非线性复杂

流动物理现象。转捩问题是流体力学重要的基础

研究课题之一，与湍流问题一起被称为“百年（或

世纪）难题”。转捩问题在低速流方面已经有了

一定的进展，但对于高超声速边界层转捩问题，低

速流动的稳定性理论将不再适用，国内外学者在

理论研究、数值模拟（ＤＮＳ）、地面实验及飞行实验
方面开展了大量研究工作，近年来虽然也有一些

进展，但是仍存在严重的不足，相关研究具有重要

的工程及学术价值
［１４］
。

Ｍａｃｋ［５］利用线性稳定性理论首先发现，在高
超声速边界层中，除了 ＴＳ不稳定波外，还存在一
族在壁面和边界层内来回反射的高频谐波，其中

最不稳定的一个被称为 Ｍａｃｋ第二模态波。Ｍａｃｋ
第二模态与第一模态 ＴＳ波在高超声速边界转捩
中都起到作用，但何种模式在转捩过程中起主导

作用还没有统一认识
［６］
。目前，对高超声速转捩

研究的手段主要有飞行试验、数值模拟及高超声

速风洞地面实验。飞行试验来流为真实来流，其

提供的转捩实验数据可作为转捩预测的基准数

据。但飞行试验中实验条件存在诸多限制，如对

试验高度大气来流扰动认识不足，试验传感器种

类及测点位置选择有限，试验过程中飞行器烧蚀

对表面流动状态如壁温、表面粗糙度等的影

响
［７］
，这些限制条件使得对影响高超声速转捩因

素的细致研究十分困难；同时飞行试验高昂的花

费及试验模型的不可重复利用也使得现有的飞行

试验数据十分有限。数值模拟近年来在高超声速

边界层转捩的研究中取得了很大的进展
［８９］
。但

由于其计算量巨大，能模拟的实例有限，计算中初

始扰动的引入有较大的人为影响因素，故其模拟

通常为特定流场在特定扰动条件下的因素，在认

识转捩过程中参数影响方面的能力仍显不足。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011010&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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地面高超声速风洞能保证来流具有较好的重

复性，易于实现各种来流及壁面条件下重复性的

实验研究，是研究高超声速边界层转捩的主要地

面实验手段，但高超声速转捩受来流扰动影响较

大，Ｆｅｄｏｒｏｖ［１０］指出随着初始扰动幅值的增加，转
捩将经过截然不同的几种路径。由于目前对高超

声速风洞流场的背景扰动认识十分有限，不同风

洞的转捩结果也可能由于其背景扰动的不同呈现

出较大的差异。背景噪声水平与飞行条件相当的

静音风洞对转捩机理的深入认识具有重要作用，

国内北京大学和国防科技大学的静音风洞已经建

成并投入使用，并在静音风洞中开发出了多种转

捩现象的测试技术
［１１１５］

。但目前静音风洞喷管

口径较小，来流雷诺数相对较低，在静音风洞中尖

锥边界层转捩还难以发生，需要采用特殊措施如

添加粗糙带或具有逆压梯度的裙锥模型进行实

验。现有的风洞设备仍以常规激波风洞为主，在

不同背景噪声的激波风洞中进行转捩实验能在依

托现有的大量风洞实验数据基础上加深对高超声

速边界层转捩的认识。

早期关于边界层不稳定性的实验主要用热线

风速仪作为测量手段，但其只能针对低速、连续式

风洞进行实验
［１６１７］

。高超声速边界层内不稳定

性发展会在物体表面加载较强的压力脉动，通过

研究这种压力脉动的特性和发展规律有助于加深

对转捩过程中物理机制的认识，同时对转捩位置

的预测提供一定的理论依据。国内外已经开展了

在高超声速风洞中测量高频脉动压力的工

作
［１８２４］

，这些实验观察到了高超声速边界层中第

二模态波的产生与发展，表明用高频脉动压力传

感器研究边界层转捩过程是可行的。另外，转捩

过程中热流具有显著的提升，热流的测量一直是

风洞实验中判断转捩位置的重要依据之一。天津

大学韩健等利用薄膜电阻温度计在马赫数６的炮
风洞上进行了５°尖锥的热流测量，对热流信号的
小波分析揭示了转捩过程中热流扰动的分布特

征，但受模型尺寸的限制并未观察到转捩结束位

置
［２５２６］

。ＡＬＴＰ（ＡｔｏｍｉｃＬａｙｅｒＴｈｅｒｍｏｐｉｌｅ）高频热
流传感器的脉动热流的测量结果也揭示了转捩过

程中热流脉动度的增长，小波分析的结果也出现

了与压力脉动类似的第二模态不稳定现象，揭示

了第二模态不稳定波的波包特性
［２７２８］

。虽然国内

外在边界层转捩的实验研究方面已经取得了一定

进展，对于高超声速边界层转捩的准确预测目前仍

然没有统一的理论和计算方法，亟待更多的实验数

据来分析其机理并建立转捩预测模型。

本文针对高超声速边界层转捩问题，在中国

科学院力学研究所 ＪＦ８Ａ高超声速激波风洞中开
展了７°半锥角的尖锥边界层转捩实验研究，利用
响应频率达到 １ＭＨｚ量级的高频压力传感器对
风洞自由流及尖锥壁面脉动压力进行了测量，给

出了风洞试验状态下的自由流噪声及尖锥模型表

面扰动波的发展过程。本文研究结果能够为高超

声速边界层转捩的数值及理论分析提供数据

支撑。

１　实验设置

１．１　实验设备及实验状态
本文实验在中国科学院力学研究所 ＪＦ８Ａ高

超声速激波风洞中进行，如图１所示，该激波风洞
是一座中等规模的激波风洞，同时兼有激波风洞

和炮风洞２种运行模式。风洞采用压缩空气作为
驱动气源，通过更换喷管能够获得马赫数 ５～１５
的实验气流，风洞的喷管出口直径 ８００ｍｍ，试验
段长度超过 ２ｍ，试验段后串接的真空舱容积超
过１００ｍ３，风洞单位雷诺数最高可达 ５×１０７／ｍ，有
效试验时间根据不同的实验状态约为 ５～３０ｍｓ。
风洞能够开展气动模型的气动热／力测量、激波与
激波、激波与边界层干扰等实验研究，由于风洞来

流雷诺数范围较宽，对高超声速边界层转捩的实

验具有一定的优势。

本文实验在 ＪＦ８Ａ激波风洞马赫数为６．５的喷
管下开展，风洞具体状态参数如表 １所示，Ｐ０为风
洞驻室总压，Ｈ０为驻室总焓，Ｔ０为驻室总温，ρ∞为
风洞自由来流密度，ｕ∞为来流速度，Ｔ∞为来流静
温，Ｍａ为来流马赫数，Ｒｅ为来流单位雷诺数。实
验状态下的典型压力曲线如图２所示，包括驻室压
力、皮托压力及球头驻点位置的ＰｉｃｏＣｏｕｌｏｍＢ（ＰＣＢ）
传感器信号，虽然压力平稳区域较长，本次试验中相

关数据的处理只取图２中１５．５～１９．５ｍｓ时刻，４ｍｓ
的有效数据能满足本文所有数据分析需求。

图 １　ＪＦ８Ａ高超声速激波风洞

Ｆｉｇ．１　ＪＦ８Ａｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｓｈｏｃｋｔｕｎｎｅｌ

８８０２
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表 １　风洞试验状态

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

状态参数 数值

驻室参数　　

Ｐ０／ＭＰａ １．２
Ｈ０／（ＭＪ·ｋｇ

－１） ０．６２
Ｔ０／Ｋ ６２０

自由流参数

ρ∞ ／（ｋｇ·ｍ
－３） ２．７×１０－２

ｕ∞ ／（ｍ·ｓ
－１） １０５４

Ｔ∞ ／Ｋ ６７．５
Ｍａ ６．５

Ｒｅ／ｍ－１ ６．４×１０６

图 ２　试验典型压力曲线

Ｆｉｇ．２　Ｔｙｐｉｃａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｈｉｓｔｏｒｉｅｓｉｎｔｅｓｔ

１．２　实验模型
本文实验中选用的模型是半锥角为 ７°的尖

锥，尖锥总长为 １１００ｍｍ，模型示意图如图 ３
所示。

模型加工时保证表面光滑，无缝隙、无台阶。

尖锥沿母线布置有传感器安装孔，分别安装薄膜

电阻温度计测量热流及 ＰＣＢ压力传感器测量脉
动压力。沿母线上共布置７４个薄膜电阻温度计，
以尖锥母线为 ｘ坐标，第一个传感器距离尖锥前
缘２４５ｍｍ，高密度布置的热流传感器能够捕捉尖
锥壁面边界层从层流转捩湍流变化过程中的热
流分布。实验中根据每车次的实验结果，对热流

信号异常或者损坏的传感器进行更换，保证实验

的重复性和准确性。另外，沿母线布置的 ＰＣＢ压
力传感器数量为 ６个，其具体坐标依次为 ２４５、
４０５、５２５、６０５、７４５和 ９８５ｍｍ。

图 ３　尖锥模型及传感器安装示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｎｓｏｒｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ

ｏｎｓｈａｒｐｃｏｎｅｍｏｄｅｌ

１．３　测试传感器
１．３．１　测热传感器

实验中选用中国科学院力学研究所自行研制

的铂薄膜电阻温度计，其响应较快，是专为短试验

时间的脉冲型风洞热流测量而研制的。传感器制

作时将铂通过真空溅射的方法溅射到玻璃表面，

铂薄膜的厚度约为 １０－８～１０－７ｍ，两端选用银浆
作为引线，玻璃棒直径２ｍｍ，长度约为３０ｍｍ。铂
薄膜电阻温度计输出的信号经低噪声放大器放大

后由高速采集器采集并送入计算机储存、处理，采

集频率为１ＭＨｚ，整个采集系统的精度为 ±０．５％。
在传感器获取测点温度后，由 Ｓｃｈｕｌｔｚ和 Ｊｏｎｅｓ的
理论公式即可推算热流

［２９］
：

ｑ（ｔｎ）＝２
ρｃｋ
槡π∑

ｎ

ｉ＝１

Ｔ（ｔｉ）－Ｔ（ｔｉ－１）

ｔｎ－ｔ槡 ｉ－ ｔｎ－ｔｉ－槡 １

（１）

式中：ρ、ｃ和 ｋ分别为传感器基底材料的密度、比
热和热传导系数；Ｔ和 ｔ分别为温度和时间。
１．３．２　脉动压力传感器

脉动压力的测量采用 ＰＣＢ１３２Ａ３１型的高频
压力传感器，该类型压力传感器由于其自身交流

耦合的特性，不适合用于平均压力绝对值大小的

测量，但是对动态变化压力具有很高的响应频率。

传感器的固有频率达到 １ＭＨｚ以上，最小压力分
辨率为 ７Ｐａ，传感器的灵敏度约为 ２３ｍＶ／ｋＰａ，实
验中采样频率为３．５ＭＨｚ。

压力传感器有效试验时间内的典型信号曲线

如图 ４所示，由于传感器的有效响应频率在
１１ｋＨｚ以上，因此本文在对压力信号进行处理时
利用巴特沃斯滤波器对信号进行了 １１ｋＨｚ的高
通滤波，尖锥模型上第一个测点的原始信号、滤波

信号及最后有效数据如图４所示，Ｐ′为脉动压力。
滤波后的压力脉动约为 ±１００Ｐａ，后续关于 ＰＣＢ

图 ４　原始及滤波后的 ＰＣＢ压力传感器信号

Ｆｉｇ．４　ＲａｗａｎｄｆｉｌｔｅｒｅｄＰＣＢｐｒｅｓｓｕｒｅｓｅｎｓｏｒｓｉｇｎａｌｓ

９８０２
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数据的处理均是针对高通滤波后的数据进行处理

和分析。

１．４　风洞噪声测量
风洞自由流噪声对转捩有重要的影响，其可

能影响模型转捩的位置。为了尖锥模型数据的有

效分析和应用，本文同时测量 ＪＦ８Ａ激波风洞的
自由流的噪声，常用的风洞自由流噪声测量方法

有热线风速仪、皮托压力测量、壁面压力测量，以

此来推算自由流噪声，它们各有优缺点。目前通

常采用 ＰＣＢ压力传感器测量皮托压力来推算自
由流噪声，但是传感器直接受到高速气流的冲刷，

敏感元件存在损坏的风险，本文在喷管中心区域

及边界层内各安装一个 ＰＣＢ压力传感器，边界层
内的传感器距离管壁为 ４０ｍｍ，同时采用常规压
阻传感器测量皮托压力，皮托压力传感器型号为

上海天沐公司的 ＮＳ３，其频响大于 ５０ｋＨｚ。自由
流噪声定义为

％ｎｏｓｉｅ＝ＲＭＳ／Ｐｉｔｏｔ×１００％ （２）
式中：ＲＭＳ为有效实验时间内压力脉动的均方根
值；Ｐｉｔｏｔ为该段时间内皮托压力值，试验测量皮
托压力值为２８ｋＰａ。根据式（２）计算获得本状态
下风洞中心区域噪声为 ２．８％，边界层内的噪声
为７．８％，核心区域内的噪声值和国内外其他激
波风洞所给出的幅值相当

［２４］
。

２　结果与讨论
２．１　尖锥壁面热流分布

为了补充分析 ＰＣＢ脉动压力信号，本文同时
开展了尖锥模型气动热测量，通过热流变化来评

估模型表面 ＰＣＢ压力传感器位置所处的流态。
本文实验状态的尖锥热流曲线如图 ５所示，热流
出现从层流到转捩的过程，转捩位置约为 ５３０ｍｍ
处；除实验结果外，同时还给出了求解边界层方程

所获得的层流状态下的热流值，以及利用文献

［３０］中的计算公式所获得的尖锥在湍流状态下
的热流值，试验值和理论解基本吻合。

２．２　高频脉动度
图６给出了 ６个 ＰＣＢ压力传感器的原始脉

动压力信号，当来流作用在传感器表面时，压力有

一个阶跃式的起跳，在起跳后一段时间驻室压力

稳定之后脉动压力随之下降并在一个稳定平台内

波动。比较来流前背景信号和脉动信号可以发

现，有效试验时间内的脉动信号远大于背景噪声。

结合图 ５的热流结果可知，６个 ＰＣＢ压力传感器
在层流区域、转捩区域及全湍流区域均有布点，其

有效时间段的脉动压力也呈现一定的变化规律。

图 ５　尖锥母线热流分布

Ｆｉｇ．５　Ｈｅａｔｆｌｕｘｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｓｈａｒｐｃｏｎｅｇｅｎｅｒａｔｒｉｘ

图 ６　不同位置 ＰＣＢ脉动压力信号

Ｆｉｇ．６　ＰｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｓｏｆＰＣＢａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

功率谱（ＰＳＤ）为单位频带内信号的功率，其
能表示信号功率在频域内的分布状况，相关计算

技术自提出以来获得了飞速发展，是研究信号频

域特性最常用的方法之一。本文压力脉动的功率

谱密度计算采用 Ｗｅｌｃｈ法，由于 ＰＣＢ压力传感器
有效的响应频率在１１ｋＨｚ以上，本文在对压力信
号进行处理时利用巴特沃斯滤波器对信号进行了

１１ｋＨｚ的高通滤波，信号处理思路如图 ４所示。
通过 Ｗｅｌｃｈ方法计算脉动压力的功率谱，数据截
取窗函数为５０％交迭的汉宁窗，ＦＦＴ分析长度为
４０９６，频率分辨率为 ４２７Ｈｚ。另外，为了得到特
定频率段的脉动信号，采用 ４阶巴特沃斯滤波器
对原始信号进行高通和带通滤波处理。

本文实验状态下２次重复性实验同一位置传
感器信号的功率谱如图 ７所示，其结果为 ４０５ｍｍ
位置处的 ＰＣＢ压力传感器。２次实验信号重复性
较好，能量峰值及其所对应的频率吻合较好。虚

线表示风洞未运行时的背景噪声，２次实验背景
噪声同样较为吻合。在 ８００ｋＨｚ以下频段有效脉
动信号要远大于背景噪声信号，信号有足够高的

信噪比，８００ｋＨｚ以上后，有效信号基本上淹没在

０９０２
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背景噪声里，本文为了分析方便，之后信号的功率

谱分析只截取８００ｋＨｚ以前的部分。
在边界层内，第二模态波传播速度与边界层

外缘气流速度接近，波长近似为边界层厚度的

２倍，第二模态波控制频率范围大致为 １００ｋＨｚ～
１ＭＨｚ［２４］。图８给出了沿着模型子午线的 ＰＣＢ
压力传感器脉动压力的功率谱分布。在第一个传

感器（ｘ＝２４５ｍｍ）处，脉动压力的功率谱随频率
的增加呈指数式下降，２００ｋＨｚ以上脉动压力已经
下降到接近背景噪声的水平。位于 ４０５ｍｍ处传
感器测得的脉动压力在低频阶段下降之后随即迅

速上升，在 ２０６ｋＨｚ处脉动压力达到峰值，并在
３５４ｋＨｚ处出现其高次谐波。位于５２５ｍｍ处的传
感器测得的压力脉动峰值出现在 １７７ｋＨｚ处，此
时其高次谐波更加明显，中心频率为３６３ｋＨｚ。位
于６０５ｍｍ处的压力脉动峰值频率进一步下降到
１６５ｋＨｚ。边界层厚度沿着模型流线方向不断增
加，导致第二模态的频率不断下降。位于７４５ｍｍ

图 ７　典型脉动压力功率谱及背景噪声

Ｆｉｇ．７　ＴｙｐｉｃａｌｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅＰＳＤａｎｄ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｎｏｉｓｅ

图 ８　模型子午线的功率谱结果

Ｆｉｇ．８　ＰＳＤａｌｏｎｇｍｏｄｅｌｍｅｒｉｄｉａｎ

和９８５ｍｍ处的压力脉动在各个频段已经没有了
明显的峰值，边界层已经完成了转捩成湍流状态，

脉动能量比较均匀地分布到各种频率波，且此时

脉动能量要远高于第一个传感器处的情况。

根据脉动压力的功率谱结果，单独对不同频

段的脉动压力数据进行分析。图 ９（ａ）、（ｂ）分别
为利用带通滤波器单独滤出的１１～５０ｋＨｚ、１５０～
２５０ｋＨｚ频段脉动压力信号，下游信号相对于上游
处沿 ｙ轴移动了相同的距离。其中 １１～５０ｋＨｚ
对应第一模态波或第二模态的亚谐波可能出现的

频率，１５０～２５０ｋＨｚ对应第二模态波出现的频率。
在１１～５０ｋＨｚ频段，脉动压力在整个时间段内平
稳分布，没有特定的波包出现。６０５ｍｍ以前的
４个传感器压力幅度相当，但最后 ２个传感器在
１１～５０ｋＨｚ的脉动压力幅值有明显提升。１５０～
２５０ｋＨｚ频段第一个传感器脉动压力信号十分微
弱，在４０５ｍｍ处该频段内脉动压力开始增长，且
间隙性地出现峰值。继续向下游发展时脉动压力

出现明显的波包特性，脉动压力包络线中出现多

个极值，此时第二模态扰动开始出现，到 ６０５ｍｍ
后脉动压力峰值达到最大，第二模态波迅速衰减

的同时低频段脉动压力开始增加。

图 ９　高、低频脉动压力

Ｆｉｇ．９　Ｈｉｇｈａｎｄｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ

１９０２
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３　结　论

本文利用半锥角为７°的尖锥模型在 ＪＦ８Ａ激
波风洞中开展了高超声速尖锥边界层的转捩实验

研究，通过尖锥表面热流测量及 ＰＣＢ脉动压力测
量分析了高超声速尖锥边界层中扰动波发展过

程，主要结论如下：

１）ＪＦ８Ａ激波风洞在雷诺数为 ６．４×１０６／ｍ
状态下核心流的自由流噪声为 ２．８％，喷管边界
层内的噪声约为７．８％。

２）尖锥边界层在其转捩区有明显的第二模
态稳定波出现，第二模态波频率随着边界层厚度

的增加而减小；压力脉动度在层流区最小，在转捩

结束位置压力脉动度会出现极大值。
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ＺＨＡＮＧＱ，ＣＨＥＮＬＺ，ＡＩＢＣ．Ｓｈａｒｐｃｏｎｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ

ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｒｅｓｅａｒｃｈｉｎａｒｃｈｅａｔｅｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｔｕｒｂｕ

ｌｅｎｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１０，２４

（６）：５７６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］纪锋，解少飞，沈清．高超声速 １ＭＨｚ高频脉动压力测试技

术及其应用［Ｊ］．空气动力学学报，２０１６，３４（５）：５８７５９１．

ＪＩＦ，ＸＩＥＳＦ，ＳＨＥＮＱ．Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙ（１ＭＨｚ）

ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｔｅｓｔｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｃｔａ
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　第 １１期 栗继伟，等：激波风洞 ７°尖锥边界层转捩实验研究

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３４（５）：５８７５９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］李强，江涛，陈苏宇，等．激波风洞边界层转捩测量技术及应

用［Ｊ］．航空学报，２０１９，４０（７）：１２２７４０．

ＬＩＱ，ＪＩＡＮＧＴ，ＣＨＥＮＳＹ，ｅｔａｌ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅａｎｄ

ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｉｎｓｈｏｃｋｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．Ａｃ

ｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１９，４０（７）：１２２７４０（ｉｎ

ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］韩健．高超声速尖锥边界层流动稳定性的子波分析与互双

谱分析［Ｄ］．天津：天津大学，２０１０．

ＨＡＮＪ．Ｗａｖｅｌｅｔａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｃｒｏｓｓｂｉｓｐｅｃｔｒｕｍａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｌｏｗ

ｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｓｈａｒｐｃｏｎｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ［Ｄ］．Ｔｉａｎ

ｊｉｎ：ＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］李悦雷．基于小波分析方法的高超音速尖锥边界层转捩的

实验研究［Ｄ］．天津：天津大学，２００７．

ＬＩＹＬ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙ

ｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｏｎａｓｈａｒｐｃｏｎｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｗａｖｅｌｅｔ

ａｎａｌｙｓｉｓ［Ｄ］．Ｔｉａｎｊｉｎ：ＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］ＫＥＧＥＲＩＳＥＭＡ，ＲＵＦＥＲＳＪ．Ｕｎｓｔｅａｄｙｈｅａｔｆｌｕｘｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ

ｏｆｓｅｃｏｎｄｍｏｄｅｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｗａｖｅｓｉｎａｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌａｔｐｌａｔｅ

ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒ［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄｓ，２０１６，５７：１３０．

［２８］ＲＯＤＩＧＥＲＴ．ＴｈｅａｔｏｍｉｃｌａｙｅｒｔｈｅｒｍｏｐｉｌｅＡｎｅｗｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｎｆｌｕｉｄｍｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓ

［Ｄ］．Ｓｔｕｔｔｇａｒｔ：ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄＧａｓＤｙｎａｍｉｃｓ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｔｕｔｔｇａｒｔ，２０１０．

［２９］ ＳＣＨＵＬＴＺＤＬ，ＪＯＮＥＳＴＶ．Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｉｎ

ｓｈｏｒｔｄｕｒａｔｉｏｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆａｃｉｌｉｔｉｅｓ：ＡＧＡＲＤＡＧ１６５［Ｒ］．［Ｓ．

ｌ．］：ＡＧＡＲＤ，１９７３．

［３０］ＧＥＲＭＡＩＮＰ，ＣＵＭＭＩＮＧＳＥ，ＨＯＲＮＵＮＧＨ．Ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｏｎａ

ｓｈａｒｐｃｏｎｅａｔｈｉｇｈｅｎｔｈａｌｐｙ：Ｎｅｗｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｉｎｔｈｅｓｈｏｃｋ

ｔｕｎｎｅｌＴ５：ＡＩＡＡ１９９３０３４３［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９３．

　作者简介：

　栗继伟　男，硕士，工程师。主要研究方向：高超声速边界层转

捩、风洞测试技术。

汪球　男，博士，副研究员。主要研究方向：高焓流动气动热。

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｏｎａ７°ｓｈａｒｐ
ｃｏｎｅｉｎｓｈｏｃｋｔｕｎｎｅｌ

ＬＩＪｉｗｅｉ１，ＬＵＰａｎ１，２，ＷＡＮＧＱｉｕ１，２，，ＺＨＡＯＷｅｉ１，２

（１．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＨｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＧａｓＤｙｎａｍｉｃｓ，ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１９０，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ，ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｈａｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｆｒｉｃｔｉｏｎｄｒａｇａｎｄｈｅａｔ
ｔｒａｎｓｆｅｒ，ａｎｄｔｈｕｓａｃｃｕｒａｔｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎａｒｅｃｒｉｔｉｃａｌｔｏｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆ
ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎａ７°ｈａｌｆａｎｇｌｅｓｈａｒｐｃｏｎｅｗａｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄｉｎｔｈｅ
ＪＦ８Ａｓｈｏｃｋｔｕｎｎｅｌｔｏｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｔｈｅｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ．Ｔｈｅｗａｌｌｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｗａｓ
ｍｅａｓｕｒｅｄｂｙｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｔｒａｎｓｄｕｃｅｒｗｉｔｈｔｈｅｒｅｓｐｏｎｓｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｓｈｉｇｈａｓ１ＭＨｚ，ａｎｄｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ
ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｗａｖｅｉｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｓｈａｒｐｃｏｎｅｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｗａｓａｌｓｏｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｔｏｇｅｔｈｅｒｗｉｔｈｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｅａｔｆｌｕｘｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｆｒｅｅｆｌｏｗｉｓ
２．８％ ｕｎｄｅｒｔｈｅｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｅｑｕａｌｓｔｏ６．４×１０６／ｍ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｔｈｅ
ｓｅｃｏｎｄｍｏｄｅｗａｖｅｓｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｃａｎｂｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｔｈｅｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅ．Ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄｍｏｄｅｗａｖｅｃｈａｎｇｅｓｆｒｏｍ１６５ｋＨｚｔｏ
２０６ｋＨｚｕｎｄｅｒｔｈｅｐｒｅｓｅｎｔｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．Ｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｒｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｄａｔａｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｖａｌｉｄａｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｈｏｃｋｔｕｎｎｅｌ；ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ；ｂｏｕｎｄａｒｙｌａｙｅｒｔｒａｎｓｉｔｉｏｎ；ｓｈａｒｐｃｏｎｅ；ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｍｏｄｅｗａｖｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００１０６１６：５４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１０６．１５４５．００１．ｈｔｍｌ
　 Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１４０２２７５，１１７２７９０１）；ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ ＆ Ｄ Ｐｒｏｇｒａｍ ｏｆＣｈｉｎａ

（２０１６ＹＦＡ０４０１２０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｑｉｕ＠ｉｍｅｃｈ．ａｃ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０２００２２５；录用日期：２０２００５３０；网络出版时间：２０２００６０８１５：５９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６０８．１５１３．００４．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎ８０４＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：程云鹏，孙成志，闫晓东．基于ＳＶＭ 和ＥＫＦ的高超声速滑翔飞行器轨迹预报［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６
（１１）：２０９４２１０５．ＣＨＥＮＧＹＰ，ＳＵＮＣＺ，ＹＡＮＸＤ．ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎＳＶＭａｎｄＥＫＦ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１１）：２０９４２１０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＳＶＭ和 ＥＫＦ的高超声速滑翔
飞行器轨迹预报

程云鹏１，孙成志１，闫晓东１，２，

（１．西北工业大学 航天学院，西安 ７１００７２；　２．陕西省空天飞行器设计技术重点实验室，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：高超声速滑翔飞行器（ＨＧＶ）拦截问题中，轨迹预报是成功拦截的重要基础。
针对 ＨＧＶ机动能力强、轨迹多变的特点，提出了一种基于支持向量机（ＳＶＭ）和扩展卡尔曼滤
波（ＥＫＦ）的轨迹预报方法。在 ＨＧＶ的滑翔段机动模式分析的基础上，将 ＨＧＶ的机动运动分
解为纵向运动模式和侧向运动模式，进而对运动模式的特征参数予以标定，形成 ＳＶＭ的训练
集。建立地基单雷达轨迹跟踪模型，采用 ＥＫＦ对 ＨＧＶ滑翔段轨迹进行稳定跟踪并实现对运
动模式特征参数的估计。基于 ＳＶＭ，建立了 ＨＧＶ运动识别框架，实现了对 ＨＧＶ滑翔段轨迹
的预报。对平衡滑翔和跳跃机动２种典型机动模式进行数学仿真验证，结果表明，所提方法可
以提高对该类目标的轨迹预报精度。

关　键　词：高超声速滑翔飞行器（ＨＧＶ）；机动模式；支持向量机（ＳＶＭ）；运动识别；
轨迹估计和预报

中图分类号：Ｖ１９；ＴＮ９５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２０９４１２

　　与传统的弹道导弹武器相比，高超声速滑翔
武器突防能力更强，飞行空域更大，同时具有战术

和战略价值。美国于 ２０１９年大力推进基于通用
高超声速滑翔体（ＣＨＧＢ）的导弹型号研制项目，
包括海军中远程快速打击（ＩＲＣＰＳ）项目［１］

、陆军

高超声速导弹（ＬＲＨＷ）项目和空军空射快速响应
武器（ＡＲＲＷ）项目［２］

等。随着高超声速滑翔飞

行器（ＨＧＶ）技术快速发展，这类武器已经给现有
的导弹防御系统带来了现实威胁。

考虑到 ＨＧＶ具有高速、高机动的飞行特性，
拦截该类目标通常只能采用迎击的策略，这就需

要精确预测 ＨＧＶ的飞行轨迹得到预测命中点。
由于防御方无法准确获得目标的先验信息，导致

轨迹预报的精度较低。文献［３］分析了 ＨＧＶ的
机动特性，探讨了考虑约束的飞行器参数变化规

律和轨迹预测的可行性。文献［４］在目标不机动
或加速度变化缓慢的假设下预测拦截命中点，但

对于可以大机动飞行的高超声速滑翔目标，需要

研究更适用的预测方法。文献［５］通过轨迹跟踪
反解出控制参数，代入动力学模型来预报目标飞

行轨迹，这种方法需要目标的先验信息且只能用

于较短时间的轨迹预报。文献［６］将飞行器的轨
迹建模为一系列简单的基本运动，与当前的轨迹

匹配进而预测飞行器的机动，但这种方法仅适用

于类似民航飞机这类机动方式有限且确定性强的

合作目标。文献［７］将典型控制规律下的控制参
数进行滤波辨识，重构控制律实现 ＨＧＶ的轨迹预
报，但这种方法只对控制量符合建模假设的 ＨＧＶ
轨迹具有良好的预报精度。

总结来讲，上述众多方法均致力于得到 ＨＧＶ

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011011&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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轨迹的点估计值，从而建立控制量或加速度的回

归模型，较少关注飞行器机动轨迹的其他统计特

征，这就在建模过程中过度依赖当前单一轨迹的

状态数据。当估计器不稳定或目标发生较大机动

时，飞行轨迹的预报精度不高。

为了弥补以上不足，统计学习理论（ＳＬＴ）［８］

的快速发展为解决此类问题提供了新的思路。支

持向量机（ＳＶＭ）［９］作为一种数据驱动的方法，采
用结构风险最小化以提高泛化能力。既有严格的

理论基础，又可以较好地解决小样本、非线性和高

维数等问题，因此参考机械零件剩余寿命预

测
［１０］
、快速公交行程时间预测

［１１］
、风电功率实时

预测
［１２］
、卫星轨道预测

［１３］
等工程问题，本文提出

了将 ＳＶＭ和扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）相结合的
ＨＧＶ轨迹预报方法。由于 ＨＧＶ的气动力是其实
现大范围机动的主要因素，因此本文首先针对气

动力持续作用的滑翔段机动动力学进行研究，分

析了 ＨＧＶ滑翔段的机动模式。其次基于 ＨＧＶ的
机动飞行特性，将目标的轨迹分解为纵向运动和

侧向运动分别进行标定和识别，给出了 ＨＧＶ的运
动行为识别框架。最后建立了地基单雷达 ＥＫＦ
轨迹估计ＳＶＭ运动识别动力学轨迹预报流程。
仿真结果证明了本文所提方法的适用性和有

效性。

１　高超声速滑翔飞行器运动分析
１．１　高超声速滑翔飞行器动力学

假设地球为均匀圆球体，飞行器的侧滑角为

零，考虑地球自转，在半速度坐标系下建立再入过

程三自由度动力学方程
［１４］
：

ｄｒ
ｄｔ
＝Ｖｓｉｎγ

ｄθ
ｄｔ
＝Ｖｃｏｓγｓｉｎψ

ｒｃｏｓ
ｄ
ｄｔ
＝Ｖｃｏｓγｃｏｓψ

ｒ
ｄＶ
ｄｔ
＝－Ｄ－ｇｓｉｎγ

ｄγ
ｄｔ
＝１
Ｖ
Ｌｃｏｓσ＋ Ｖ２

ｒ( )－ｇｃｏｓ[ ]γ＋Ｃγ
ｄψ
ｄｔ
＝１
Ｖ
Ｌｓｉｎσ
ｃｏｓγ

＋Ｖ
２

ｒ
ｃｏｓγｓｉｎψｔａｎ( ) ＋Ｃ























ψ

（１）
式中：状态量 ｒ、θ、、Ｖ、γ和 ψ分别为目标地心
距、经度、纬度、速度、航迹角和航向角；σ为倾侧
角；ｇ＝９．８１ｍ／ｓ２；Ｃγ和 Ｃψ为地球自转引起的附
加项；在无动力 ＨＧＶ滑翔飞行过程中，空气动力

的作用远大于重力的作用，而哥氏力和地球扁率

的作用更小，可以忽略
［１５］
；Ｌ和 Ｄ分别为升力加

速度和阻力加速度，其表达式为

Ｄ＝
ｑＣＤＳ
ｍ

Ｌ＝
ｑＣＬＳ










ｍ

（２）

其中：Ｓ为飞行器参考面积；ｍ为飞行器质量；ＣＬ
和 ＣＤ分别为飞行器的升力系数和阻力系数；动

压 ｑ＝ρＶ２／２，ρ为大气密度，可以用高度的指数
形式表示：

ρ＝ρ０ｅ
－ｈ／ｈｓ （３）

式中：海平面的大气密度为 ρ０＝１．２２５ｋｇ／ｍ
３
；目

标飞行高度 ｈ＝ｒ－Ｒｅ，Ｒｅ为地球平均半径；ｈｓ为
常值，ｈｓ＝６７００ｍ。
１．２　高超声速滑翔飞行器机动模式

面对称高升阻比滑翔飞行器一般选取迎角和

倾侧角作为控制量。忽略控制耦合，可以将 ＨＧＶ
的三自由度运动近似分解为纵向运动和侧向

运动。

１）纵向运动特性描述
ＨＧＶ的纵向运动有２种典型的模式［３］

：准平

衡滑翔模式和跳跃滑翔模式。

为了减小控制系统的负担，考虑准平衡滑翔

条件
［１６］
：

Ｌｃｏｓσ＋ Ｖ２

ｒ( )－ｇｃｏｓγ＝γ （４）

γ≈０
ｃｏｓγ≈{ １

（５）

式（４）中的倾侧角由飞行任务剖面确定，迎
角 α隐含在升力加速度中，由式（４）和式（５）解算
得到。

采用准平衡滑翔模式机动的 ＨＧＶ，在飞行过
程中高度和航迹角的变化都比较小，这是准平衡

滑翔模式区别于跳跃滑翔模式的典型特征。

在满足再入走廊飞行条件的前提下，只要迎

角和倾侧角的设计不是始终满足准平衡条件，

ＨＧＶ都会呈现跳跃机动的模式［１７］
。与准平衡滑

翔模式相比，跳跃滑翔模式可以实现更强的突防

能力和更远的射程。工程应用中，控制量的设定

需要满足再入走廊的限制条件，经常采用常值、分

段或线性
［１８］
等简单函数描述。由于相对短时间

内控制参数的变化范围有限，可以将控制量近似

为某一定值：

α＝Ｃα
σ＝Ｃ{

σ

（６）

５９０２
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显然，一般情况下采用跳跃滑翔模式的 ＨＧＶ
在纵向平面内所受的合力不为零。目标不同的迎

角和升力的纵向分量所对应的高度、速度和航迹

角呈现不同的周期性变化。因此，可以通过运动

状态信息判定迎角和倾侧角信息。

２）侧向运动特性描述
ＨＧＶ可以通过侧向机动增强运动的不确定

性，从而提高突防概率。考虑侧滑角为零的情况，

倾侧角变化对侧向气动力的影响决定了飞行器的

侧向运动特性。

ＨＧＶ的侧向机动主要有 ２种形式：①周期往
复的侧摆机动模式；②倾侧转弯的机动模式。

对于第１种机动模式，将飞行器侧摆机动轨
迹用基准曲线和正弦曲线

［１９］
近似：

ｚ（ｔ）＝ｚ０（ｔ）＋ｌｚ（ｔ）·ｓｉｎ（ωｚ（ｔ）ｘ（ｔ）＋ωｚ０）

（７）

式中：ｚ０（ｔ）为侧向机动基准曲线，可以选取直线
或者二次曲线等；ｌｚ（ｔ）为机动幅值；ωｚ（ｔ）为机动
频率；ωｚ０为初始相位；ｘ（ｔ）为飞行器纵向运动
距离。

因此，设计以上参数不同的变化规律可以得

到相应的目标侧向机动轨迹。

应用动态逆的基本思想
［２０］
，将式（７）作为代

数约束，对其关于时间进行二次微分，可以得到显

式的侧向机动加速度控制量：

ｚ̈＝ｌ　̈ｚｓｉｎ（ωｚｘ＋ωｚ０）＋２ｌ
·

ｚ（ωｚｘ＋ωｚｘ）ｃｏｓ（ωｚｘ＋ωｚ０）＋
　　ｌｚ（̈ωｚｘ＋２ωｚｘ＋ωｚ̈ｘ）ｃｏｓ（ωｚｘ＋ωｚ０）－

　　ｌｚ（ωｚｘ＋ωｚｘ）
２ｓｉｎ（ωｚｘ＋ωｚ０） （８）

若 ＨＧＶ的纵向运动规律确定，可以根据
式（８）得到目标的侧向气动力。因此，侧向机动
的幅值、频率和相位是确定 ＨＧＶ侧向运动规律的
关键参数。

另一方面，对于采用倾侧转弯机动模式的

ＨＧＶ，可以在满足再入走廊的前提下，选取特定
的倾侧角 Ｃσ进行再入滑翔飞行。

σ＝Ｃσ （９）
采用这种机动模式的 ＨＧＶ可以在较长的时

间范围内以最大升阻比飞行，从而减少飞行器的

速度损失，纵向射程和侧向机动范围达到最大，机

动能力最强。

２　高超声速滑翔飞行器机动分类

ＨＧＶ的机动模式识别可以利用机器学习中
的分类方法设计分类器，根据目标的运动特性实

现对目标机动模式的识别。因此，分类器的设计

是机动模式识别的关键。通过对 ＨＧＶ的运动分
析，为目标的纵向运动和侧向运动分别设计分类

器，令目标纵、侧向运动状态信息和机动模式标签

一一对应。

２．１　纵向运动行为标定
不考虑 ＨＧＶ的侧向运动，用准平衡滑翔迎角

αｅｑｕｉ滑翔和固定迎角跳跃滑翔来匹配目标的纵向
运动。对于采用准平衡滑翔模式飞行的情况，目

标容易满足再入走廊的飞行状态约束，飞行器所

承受的热流、动压和过载变化平稳，但是飞行弹道

平直，易被防御系统拦截。为提高突防能力，飞行

器破坏准平衡滑翔条件，使纵向平面内所受合力

不为零，以实现飞行轨迹的纵向跳跃运动。在实

际飞行中，较短时间内 ＨＧＶ的迎角变化幅度不能
过大。考虑飞行器的迎角变化范围约束（０°≤
α≤２０°），将迎角离散化进行标定，纵向机动标签
Ｌａｂｅｌｙ如表１所示。

表 １　高超声速滑翔飞行器纵向机动标签

Ｔａｂｌｅ１　ＬｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｌａｂｅｌｏｆＨＧＶ

迎角／（°） Ｌａｂｅｌｙ
αｅｑｕｉ ０

［０，３） １

［３，５） ２

［５，７） ３

［７，９） ４

［９，１１） ５

［１１，１３） ６

［１３，１５） ７

［１５，１７） ８

［１７，２０］ ９

２．２　侧向运动行为标定
由１．２节可知，侧滑角为零的条件下，ＨＧＶ

的侧向运动状态可以分为无机动、正／余弦侧摆往
复机动和倾侧转弯机动３种运动模式。

ＨＧＶ侧向无机动的情况是指其在再入过程
中都始终保持倾侧角为零的状态。采用这种方案

飞行的飞行器可以获得最大纵向射程且控制律设

计简单易行，但突防能力不足。侧摆机动可以大

幅提高 ＨＧＶ的机动突防能力。目标采用侧摆机
动方式时，需要满足再入走廊、控制系统和剩余能

量等条件的约束。大量数值仿真结果表明，在

３０～５０ｋｍ高度范围内飞行的 ＨＧＶ，侧摆机动幅
值在７５０～２７５０ｍ之间。将机动幅值离散化进行
标定：ｌｚ∈［７５０，１２５０）ｍ，ｌｚ∈［１２５０，１７５０）ｍ，
ｌｚ∈［１７５０，２２５０）ｍ，ｌｚ∈［２２５０，２７５０］ｍ。对应的
机动频率分别为：ωｚ∈（２π／３３７．５，２π／１１２．５］ｒａｄ／

６９０２
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ｋｍ，ωｚ∈（２π／５６２．５，２π／３３７．５］ｒａｄ／ｋｍ，ωｚ∈
（２π／７８７．５，２π／５６２．５］ｒａｄ／ｋｍ，ωｚ∈ ［２π／
１０１２．５，２π／７８７．５］ｒａｄ／ｋｍ，侧向机动标签Ｌａｂｅｌｚ１
如表２所示。

除了周期性的侧摆机动，ＨＧＶ为了达到最大
侧向机动距离，或者为了实现对飞行路径上禁飞

区域的规避，需要采用定倾侧角的方案飞行，称为

倾侧转弯机动。类似地，考虑飞行状态和控制系

统约束，将 ＨＧＶ的倾侧角离散化标定为：σ∈［π／
９，π／７）ｒａｄ，σ∈［π／７，π／５）ｒａｄ，σ∈［π／５，π／
３］ｒａｄ，侧向机动标签 Ｌａｂｅｌｚ２如表３所示。

表 ２　高超声速滑翔飞行器侧向机动标签（１）

Ｔａｂｌｅ２　ＬａｔｅｒａｌｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｌａｂｅｌｏｆＨＧＶ（１）

侧摆幅值／ｍ Ｌａｂｅｌｚ１
无机动 ０

［７５０，１２５０） １

［１２５０，１７５０） ２

［１７５０，２２５０） ３

［２２５０，２７５０］ ４

表 ３　高超声速滑翔飞行器侧向机动标签（２）

Ｔａｂｌｅ３　ＬａｔｅｒａｌｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｌａｂｅｌｏｆＨＧＶ（２）

倾侧角／ｒａｄ Ｌａｂｅｌｚ２
［π／９，π／７） ５

［π／７，π／５） ６

［π／５，π／３］ ７

２．３　数据预处理
设定不同的初始条件和机动指令进行弹道仿

真，得到如下训练数据信息：

ｄａｔａ＝［ｒ，θ，，Ｖ，γ，ψ，Ｋ，ｒ，Ｖ
　·
，γ，ψ

·

］ （１０）
式中：Ｋ为 ＨＧＶ的升阻比，由 Ｋ＝Ｌ／Ｄ计算得到；

ｒ、Ｖ
　·
、γ和 ψ

·

分别为地心距、速度、航迹角和航向角

的变化率。鉴于经度 θ、纬度 和航向角 ψ主要受
ＨＧＶ的发射位置和目标点位置影响，因此在分类
训练和测试的输入数据中将这３个指标剔除。

为了保持数据之间的可比性从而减小分类误

差，需要对训练数据和测试数据进行规范化处理。

式（１）中的力用地球引力加速度 ｇ进行规范化，

时间用 Ｒｅ／槡 ｇ进行规范化，地心距和速度分别用

Ｒｅ和 Ｒｅ槡 ｇ进行规范化。
ＨＧＶ的纵向运动分类识别问题，需要根据目

标当前和历史的运动信息构成的特征来识别纵向

和侧向运动行为所对应的标签 Ｌａｂｅｌ。对于纵向
运动分类器，选取输入的数据格式为

ｄａｔａｙ ＝［Ｖ，ｈ，γ，Ｋ，Ｖ
·

，ｈ
·

，γＬａｂｅｌｙ］ （１１）

ＨＧＶ的侧向运动可以归纳为无机动、侧摆机
动和转弯机动３种，通过每种运动特征来分类辨

识这３种行为所对应的标签。与纵向运动分类识
别问题类似，侧向运动分类器的输入数据格式为

ｄａｔａｚ ＝［Ｖ，Ｋ，Ｖ
·

，ψ
·

Ｌａｂｅｌｚ１，Ｌａｂｅｌｚ２］ （１２）

通过对运动行为识别数据进行纵、侧向解耦

和预处理，可以减小目标纵向和侧向运动之间的

干扰并提高运动行为识别的准确性。基于此，分

类器不仅可以辨识出目标采用准平衡滑翔或是定

迎角跳跃滑翔的机动模式，还可以辨识出来袭目

标短时间内的迎角和倾侧角指令变化邻域。

３　基于动力学模型的 ＥＫＦ轨迹跟踪

３．１　高超声速滑翔飞行器跟踪动力学模型
定义雷达参考坐 标 系 为 东 北 天 坐 标 系

（ＥＮＵ），则描述无动力 ＨＧＶ运动的非线性微分
方程

［２１］
为

ｄｒ
ｄｔ
＝ｖ

ｄｖ
ｄｔ
＝ｇ＋ａ－ωｅ×（ωｅ×ｒ）－２ωｅ×

ｄｒ
ｄ

{
ｔ

（１３）

式中：ｒ和 ｖ分别为飞行器的地心距矢量和速度
矢量；ａ为目标的气动加速度；ωｅ为地球自转角
速度；－ωｅ×（ωｅ×ｒ）为离心加速度；－２ωｅ×ｄｒ／
ｄｔ为科氏加速度；不考虑地球扁率影响，重力加
速度 ｇ表示为

ｇ（ｒ）＝－μ
ｒ２
ｒ( )ｒ （１４）

式中：μ为地球引力参数；ｒ为地心距大小。
从式（１３）可以看出，ＨＧＶ在重力加速度 ｇ的

作用下，表现为惯性弹道运动；在气动加速度 ａ各
分量的作用下，表现为机动再入运动。

定义 αｄ、αｔ和 αｃ分别为半速度坐标系沿 ３
个轴方向的气动参数：

－αｄ
αｔ
α











ｃ

＝

－
ＣＤ（α，Ｍａ）Ｓ

ｍ

－
ＣＬ（α，Ｍａ）Ｓｓｉｎσ

ｍ
ＣＬ（α，Ｍａ）Ｓｃｏｓσ

















ｍ

（１５）

由式（１５）可知，αｄ影响目标的再入速度；αｔ
描述目标的转弯运动，αｔ＞０时目标左转，αｔ＜０
时目标右转；αｃ描述目标的爬升或俯冲运动，
αｃ＞０时目标爬升，αｃ＜０时目标俯冲。即高超声
速滑翔目标的机动运动可以由 αｄ及与 αｄ相互独
立的２个参数 αｔ、αｃ描述。

气动加速度 ａ的各分量 Ａｘ、Ａｙ、Ａｚ可由气动
参数和动压得到

７９０２
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Ａｘ
Ａｙ
Ａ










ｚ

＝ＴＥＮＵＶＴＣ

ａｄ
ａｔ
ａ










ｃ

＝１
２ρ
ｖ２ＴＥＮＵＶＴＣ（ｖ）

－αｄ
αｔ
α









ｃ

（１６）

式中：ＴＥＮＵＶＴＣ为加速度向量从半速度坐标系到 ＥＮＵ
坐标系的转换矩阵

［２２］
：

ＴＥＮＵＶＴＣ（ｖ）＝

ｘ
ｖ
－
ｙ
ｖｇ

－
ｘｚ
ｖｖｇ

ｙ
ｖ

ｘ
ｖｇ

－
ｙｚ
ｖｖｇ

ｚ
ｖ

０
ｖｇ

















ｖ

（１７）

式中：ｖ＝ ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡
２
；ｖｇ＝ ｘ２＋ｙ槡

２
。

３．２　高超声速滑翔飞行器 ＥＫＦ跟踪算法
对于高速高机动目标的状态估计问题，因为

目标动力学模型的非线性和量测模型的非线性，

目前工程上应用最广泛的是 ＥＫＦ方法。待估状
态的数学模型可以表示为

Ｘ＝ｆ（Ｘ）＋ｖｗ （１８）
式中：ｖｗ为过程噪声，可以假设为零均值的高斯
白噪声。

考虑到气动系数、飞行器质量和参考面积很

难直接获得，根据一般的参数辨识方法对气动参

数扩维估计。选取 ＨＧＶ状态向量：
Ｘ＝［ｘ　ｙ　ｚ　ｖｘ　ｖｙ　ｖｚ　αｄ　αｔ　αｃ］

Ｔ
（１９）

式中：Ｘ为位置分量 ｘ、ｙ、ｚ和速度分量 ｖｘ、ｖｙ、ｖｚ在
ＥＮＵ坐标系（坐标原点与雷达站位置重合）下描述。

假设气动参数 αｄ、αｔ和 αｃ的变化均符合一
阶马尔可夫随机过程，其时间相关函数为

［２３］

Ｒα（τ）＝σ
２
αｅ
－λ τ　　λ≥０ （２０）

式中：σ２α和λ为待定参数；σ
２
α为气动参数偏差量的

方差；λ为机动频率。根据经验，目标转弯机动 λ≈
１／６０，目标逃避机动λ≈１／２０，大气湍流扰动λ≈１。

因此，非线性方程 ｆ（Ｘ）可以表示为
ｘ＝ｖｘ
ｙ＝ｖｙ
ｚ＝ｖｚ

ｖｘ＝－
μ
ｒ３
ｘ＋ω２ｅｘ＋２ωｅｖｙｓｉｎＢ－２ωｅｖｚｃｏｓＢ＋Ａｘ

ｖｙ ＝－
μ
ｒ３
ｙ＋ω２ｅｙｓｉｎ

２Ｂ－２ωｅｖｘｓｉｎＢ－

　　ω２ｅ（ｚ＋Ｒｅ）ｓｉｎＢｃｏｓＢ＋Ａｙ

ｖｚ ＝－
μ
ｒ３
（ｚ＋Ｒｅ）－ω

２
ｅｙｓｉｎＢｃｏｓＢ＋

　　ω２ｅ（ｚ＋Ｒｅ）ｃｏｓ
２Ｂ＋２ωｅｖｘｃｏｓＢ＋Ａｚ

αｄ ＝－λｄαｄ＋ｖｗｄ
αｔ＝－λｔαｔ＋ｖｗｔ
αｃ ＝－λｃαｃ＋ｖｗ



























ｃ

（２１）

式中：ｒ为目标瞬时地心距；ｘ、ｙ、ｚ分别为目标在
ＥＮＵ坐标轴上的分量；Ｂ为雷达站地理纬度。

采用混合坐标系对目标状态进行估计，即目

标状态向量在 ＥＮＵ坐标系下描述，量测方程建立
在雷达坐标系下，量测值为

Ｚ＝［Ｒ　Ａ　Ｅ］Ｔ （２２）
式中：Ｒ为雷达与目标的径向距离；Ａ为方位角；Ｅ
为俯仰角。

则目标的量测非线性方程为

Ｚ＝










Ｒ
Ａ
Ｅ

＝
ｘ２＋ｙ２＋ｚ槡

２

Ａｄ

ａｒｃｔａｎ（ｚ／ ｘ２＋ｙ槡
２











）

＋
ｎＲ
ｎＡ
ｎ










Ｅ

（２３）

Ａｄ ＝
ａｒｃｔａｎ（ｘ／ｙ） 　ｘ＞０
ａｒｃｔａｎ（ｘ／ｙ）＋π 　ｘ＜０，ｙ＞０
ａｒｃｔａｎ（ｘ／ｙ）－π 　ｘ＜０，ｙ＜

{
０

式中：ｎＲ、ｎＡ和 ｎＥ为雷达量测噪声，假设它们相
互独立并服从均值为零的高斯分布。

ＥＫＦ方法基于前一时刻的状态对当前时刻
的状态进行预测，将 ｋ＋１时刻的量测信息 Ｙｋ＋１与
由式（２３）计算得到状态输出 Ｚｋ＋１比较以修正待
估状态量。ＥＫＦ估计方程可以改为
Ｘ^ｋ＋１ ＝Ｘｋ＋１＋Ｋｋ＋１［Ｙｋ＋１－Ｚｋ＋１］ （２４）
式中：^Ｘｋ＋１为 ｋ＋１时刻的状态估计值；Ｋｋ＋１为增
益矩阵。

状态的预测值可以对式（１８）离散化得到

Ｘｋ＋１ ＝Ｘｋ＋ｆ（Ｘｋ，ｔｋ）Δｔ＋
１
２
Ｆ（Ｘｋ）ｆ（Ｘｋ，ｔｋ）（Δｔ）

２

（２５）
式中：Δｔ为采样时间间隔，取决于雷达的跟踪数据
率；Ｆ（Ｘｋ）为 ｆ（Ｘｋ，ｔｋ）相对于 Ｘｋ的雅可比矩阵：

Ｆ＝ｆ
Ｘ Ｘ＝Ｘｋ

（２６）

此外，滤波器的增益矩阵方程、协方差预测方

程和协方差更新方程为
［２４］

Ｋｋ＋１ ＝Ｐｋ＋１｜ｋＨ
Ｔ
ｋ＋１（Ｈｋ＋１Ｐｋ＋１｜ｋＨ

Ｔ
ｋ＋１＋Ｒ

ｖ
）
－１

Ｐｋ＋１｜ｋ ＝Φｋ＋１｜ｋＰｋΦ
Ｔ
ｋ＋１｜ｋ＋Ｒ

ｗ

Ｐｋ＋１｜ｋ＋１ ＝（Ｉ－Ｋｋ＋１Ｈｋ＋１）Ｐｋ＋１
{

｜ｋ

（２７）

式中：Ｈｋ＋１为量测方程的雅可比矩阵；Ｒ
ｖ
为量测

噪声协方差矩阵。

Φ ＝ｅｘｐ（ＦΔｔ）≈ Ｉ＋ＦΔｔ＋Ｆ
２
（Δｔ）２

２
（２８）

从而，式（２４）、式（２５）和式（２７）构成了 ＥＫＦ
滤波器。

４　支持向量分类学习
４．１　支持向量机方法

基于统计学习理论的 ＳＶＭ方法是专门针对

８９０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 程云鹏，等：基于 ＳＶＭ和 ＥＫＦ的高超声速滑翔飞行器轨迹预报

有限样本情况的，其目标是得到现有信息下结构

风险最小化的最优解。ＳＶＭ方法已经广泛应用
于故障诊断、回归分析、模式识别等领域。

假设给定训练样本集为

Ｔ＝｛（ｘ１，ｙ１），（ｘ２，ｙ２），…，（ｘｌ，ｙｌ）｝∈（χ×ｙｎ）
ｌ

（２９）
式中：ｘｉ为ｌ维的输入变量，ｙｉ为ｘｉ对应的输出变
量，其表达式分别为

ｘｉ∈ χ＝Ｒ
ｎ

ｙｉ∈ ｙｎ ＝｛－１，１｝　　ｉ＝１，２，…，
{ ｌ

（３０）

分类超平面
［２５］
方程的一般形式可以写为

（ｗ·ｘ）＋ｂ＝０，ｗ为法向量，决定了超平面的方
向，ｂ为偏置量，决定了超平面与原点的距离。而
ｗ·ｘ＋ｂ＞０的点对应一类数据点，ｗ·ｘ＋ｂ＜０
的点对应另一类数据点。归一化得到线性可分的

样本集为
［２６］

ｙｉ（ｗ·ｘｉ＋ｂ）≥１

ｙｉ（ｗ·ｘｉ＋ｂ）≤－
{ １

　ｉ＝１，２，…，ｌ （３１）

对每个样本点（ｘｉ，ｙｉ）引入松弛变量 ξ
（）
ｉ ≥０

（描述偏离敏感区域的大小）和惩罚函数 Ｃ（用来
调节经验风险与表达能力之间的平衡），采用 ε
不敏感损失函数的 ＳＶＭ可以描述为以下最优化
问题

［２７］
：

ｍｉｎ１
２ ｗ ２＋Ｃ∑

ｌ

ｉ＝１
ξｉ

ｓ．ｔ．　ｙｉ（ｗ·ｘｉ＋ｂ）≥１－ξｉ　　ｉ＝１，２，…，ｌ

（３２）
式中：ｗ和 ｂ为上述凸二次规划的解。

通过构建 Ｌａｇｒａｎｇｅ函数，将最优化问题转化
为对偶问题

［２８］
：

Ｑ＝ {ｍａｘ∑
ｌ

ｉ＝１
αｉ－

１
２∑

ｌ

ｉ＝１
∑
ｌ

ｊ＝１
αｉαｊｙｉｙｊκ（ｘｉ，ｘｊ }）

ｓ．ｔ．　∑
ｌ

ｉ＝１
αｉｙｉ＝０　　０≤ αｉ≤ Ｃ；ｉ＝１，２，…，ｌ

（３３）
式中：αｉ为 Ｌａｇｒａｎｇｅ乘子，α


ｉ 为对偶问题（３３）

的解。

κ（ｘｉ，ｘｊ）＝＜Γ（ｘｉ），Γ（ｘｊ）＞＝Γ（ｘｉ）·Γ（ｘｊ），

κ（ｘｉ，ｘｊ）为核函数
［２９］
，Γ（ｘ）表示将 ｘ非线性映

射到高维特征空间后的特征向量。本文的 ＳＶＭ
分类器采用高斯径向基函数作为核函数：

κ（ｘｉ，ｘｊ）＝ｅｘｐ －
ｘｉ－ｘｊ

２

２σ２( )
ＳＶＭ

（３４）

优化问题求解后得到的回归决策函数可以

写为

ｆ
　^
（ｘ）＝ (ｓｇｎ∑

ｌ

ｉ＝１
ｙｉα


ｉκ（ｘｉ，ｘｊ）＋ｂ ) （３５）

４．２　支持向量机轨迹识别训练
ＨＧＶ的轨迹识别过程即建立飞行器机动控

制参数与飞行状态之间非线性关系的过程。通过

将先验的飞行状态和对应的机动控制参数标签组

合，以建立训练样本集。飞行器状态为输入变量，

标签（０／１）为输出变量。
ＳＶＭ训练流程如图 １所示。ＨＧＶ弹道原始

样本由 ＣＡＶＨ的再入段弹道数值仿真得到。将
归一化的弹道数据分为训练和测试两部分，３／４
的数据用于对 ＳＶＭ识别模型进行构建，１／４的数
据用于对保存的 ＳＶＭ识别模型进行测试。通过
调整 ＳＶＭ模型的参数，直到满足要求，就可以获
得适用于 ＨＧＶ轨迹识别的 ＳＶＭ有效模型。

需要说明的是：①虽然本文以长航程的面对
称 ＨＧＶ为研究对象，但用于训练的弹道原始样本
并不限定于某一特定的飞行器；② ＨＧＶ弹道原
始样本的选取原则是尽可能表征飞行约束内所有

控制参数的取值情况，以提高方法的适用性和推

广泛化能力。

图 １　支持向量机训练流程图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｂｙｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅ

５　基于运动识别的轨迹预报
ＨＧＶ的轨迹跟踪是运动识别和轨迹预报的

基础。传统的轨迹预报过程中，通常把气动力视

为常值或拟合成简单函数，这往往导致轨迹预报

结果的误差很大。因此，需要在轨迹预报的过程

中，充分识别目标的运动行为，明确目标的运动方

式，再结合飞行动力学实现轨迹预报。

基于典型运动参数识别的轨迹预报是指首先

通过轨迹跟踪得到 ＨＧＶ的位置和速度信息，进而
分类器根据估计信息辨识目标的运动行为得到弹

道参数模型，最后结合 ＨＧＶ动力学实现对目标弹
道的动态预报。具体流程如图２所示。

９９０２
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图 ２　高超声速滑翔飞行器运动识别轨迹预报流程图

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｏｔｉｏｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｆｏｒＨＧＶｓ

　　ＳＶＭ分类器对 ＨＧＶ的纵向运动和侧向运
动依次进行识别。对于 ＨＧＶ的纵向运动，判断
目标是否采用准平衡滑翔模式飞行。如果是准

平衡滑翔模式，则用准平衡滑翔参数化模型进

行轨迹预报；如果不是准平衡滑翔模式，则用分

类器辨识跳跃机动的典型参数范围，然后将典

型参数传递到动力学模型中进行轨迹预报。对

于 ＨＧＶ的侧向运动识别，判断目标是否存在侧
向机动。如果 ＨＧＶ存在侧向机动，再辨识目标
采用的是正／余弦侧摆机动或是倾侧转弯机动，
进而辨识出对应的典型运动参数。ＨＧＶ的纵向
运动和侧向运动分类器都是通过离线训练学习

得到。

基于典型运动参数识别的 ＨＧＶ轨迹预报分
为以下几个步骤：

步骤１　训练数据处理。将不同轨迹类别的
弹道数据作为历史信息，对弹道数据标定标签，按

照式（１１）和式（１２）排列为列向量。
步骤２　ＳＶＭ训练。基于步骤 １中包含的飞

行器纵向运动数据和侧向运动数据分别采用 ＳＶＭ
进行分类模型训练，生成轨迹参数识别分类模型。

步骤３　诊断数据处理。根据雷达实时探测
到的目标数据，采用 ＥＫＦ方法进行滤波，得到目
标的跟踪结果。经过坐标变换，按照式（１１）和
式（１２）排列为列向量。

步骤４　目标机动模式识别。基于步骤 ２生
成的轨迹参数识别分类模型，为步骤 ３的诊断数
据识别目标飞行器对应的控制变量模型。

步骤５　轨迹预报。将步骤 ４识别出的控制
变量进行制导重构，代入 ＨＧＶ动力学方程进行轨
迹预报。

６　数值仿真实验

本文以 ＨＧＶ（参考美国 ＣＡＶＨ）的再入段为

研究对象，目标质量为９０７ｋｇ，参考面积为０．４８ｍ２。
为了模拟更加真实的攻防对抗仿真环境，从进攻

方的角度在弹道坐标系下设计滑翔飞行轨迹（初

始高度４５ｋｍ，初始速度５０００ｍ／ｓ，初始航迹角０°，
初始航向角９０°），再通过坐标转换得到球坐标系
下的数据，最后加上量测噪声得到实验需要的量

测数据。

假设将地基防御雷达的位置设在东经 ５°，南
纬 １°，雷达方位角的取值范围：Ａ∈［－１８０°，
１８０°），俯仰角的取值范围：Ｅ∈［０°，２０°）。雷达
与目标初始距离５６６ｋｍ，数据采样率１Ｈｚ，径向距
离量测标准差为 １００ｍ，方位角、俯仰角量测标准
差为２×１０－４ｒａｄ。由于 ＨＧＶ一般航程较远，考
虑到地球曲率，目标只有在当地水平面以上飞行

时可被雷达观测到。

为检验本文提出的预报方法的有效性，考虑

２种不同的目标运动轨迹，首先采用第 ３节所述
方法对目标轨迹进行跟踪；然后基于跟踪数据，对

比了 ＳＶＭ、ＢＰ神经网络［３０］
和朴素贝叶斯方法

［３１］

对 ＨＧＶ运动模式识别的准确性；最后实现对高超
声速滑翔机动目标的轨迹预报，并将预报结果与

典型控制规律滑翔飞行器轨迹预报方法
［７］
进行

比较。完成１００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真，验证跟踪和
预报方法的稳定性。

算例１　ＨＧＶ纵向采用准平衡滑翔模式飞
行，侧向采用正／余弦侧摆机动模式飞行，侧摆机
动幅值２ｋｍ，每个机动周期飞行５４０ｋｍ，初始相位

００１２
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９０°。考虑飞行约束条件，设定迎角取值范围 α∈
［０°，２０°］，倾侧角取值范围σ∈［－６０°，６０°］。

图３给出了轨迹跟踪的位置估计均方根误差
（ＲＭＳＥ）和速度估计均方根误差。可以看出，本
文所述的跟踪方法可以实现对 ＨＧＶ的稳定跟踪。
由于存在量测信息进行修正，位置滤波均方根误

差在 １００ｍ以内，速度滤波均方根误差收敛在
５ｍ／ｓ以内。

选取 ＡＵＣ作为衡量学习器优劣的性能指标，
将算例１的跟踪结果构成诊断集，用 ＳＶＭ进行机
动识别。由图４可以看出，在这一 ＨＧＶ的机动识
别问题中，ＳＶＭ方法比朴素贝叶斯方法的识别精
度略高，但明显高于 ＢＰ神经网络方法。

图５和图６分别给出了纵向平衡滑翔和侧向
正／余弦侧摆机动的 ＨＧＶ轨迹预报结果与预报
１００ｓ时的空间误差散布结果。由图 ５可以看出，
从３４５ｓ处的状态变量估计值为预报初始值，将
ＳＶＭ辨识出的轨迹典型参数重构得到控制输入，
预报 ＨＧＶ的空间轨迹。由于 ＨＧＶ采用侧摆机动
模式，倾侧角发生反转，基于典型控制规律的轨迹

预报方法不能预报倾侧角的反转时刻，仍按照重

构得到的倾侧角对飞行器进行控制，因此无法实

现对这类机动滑翔目标的轨迹预报。而采用

ＳＶＭ运动识别的轨迹预报方法，可以通过对轨迹

图 ３　准平衡侧摆机动轨迹跟踪均方根误差

Ｆｉｇ．３　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｆｏｒ

ｑｕａｓｉｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｐｅｎｄｕｌｕｍｍａｎｅｕｖｅｒ

图 ４　ＡＵＣ结果对比（算例 １）

Ｆｉｇ．４　ＡＵＣｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ（Ｃａｓｅ１）

几何参数的辨识，间接实现对倾侧角反转时刻的

预报，因此预报轨迹与真实轨迹接近。进行

１００次ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真，图６给出了２种方法预报
１００ｓ时的空间误差散落点分布。采用 ＳＶＭ运动
识别轨迹预报方法的误差散布在１５ｋｍ附近，而采
用典型控制规律预报方法的误差散布超过２０ｋｍ。

表４给出了２种方法预报准平衡滑翔侧摆机
动目标３０ｓ、５０ｓ和 １００ｓ时的位置误差统计平均
值。相比典型控制规律滑翔飞行器轨迹预报方

法，基于 ＳＶＭＥＫＦ运动识别的轨迹预报方法，在
预报该类机动目标 ３０ｓ、５０ｓ和 １００ｓ时的位置精
度分别可以提高１８％、３０％和４４％。

图 ５　准平衡侧摆机动轨迹预报结果

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｑｕａｓｉｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ｐｅｎｄｕｌｕｍｍａｎｅｕｖｅｒ

图 ６　准平衡侧摆机动轨迹 １００ｓ预报结果空间误差散布

Ｆｉｇ．６　Ｓｐａｔｉａｌｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ１００ｓｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｑｕａｓｉｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｐｅｎｄｕｌｕｍｍａｎｅｕｖｅｒ

表 ４　准平衡侧摆机动位置预报误差统计平均值

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｍｅａｎｖａｌｕｅｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｅｒｒｏｒｆｏｒｑｕａｓｉｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｐｅｎｄｕｌｕｍｍａｎｅｕｖｅｒ

轨迹预报

方法

位置误差统计平均值／ｋｍ

预报时长

为３０ｓ

预报时长

为５０ｓ

预报时长

为１００ｓ

典型控制规律 ４．８９ ９．５１ ３０．７８

ＳＶＭＥＫＦ ４．０３ ６．６６ １７．１５

１０１２
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　　算例 ２　ＨＧＶ纵向采用恒迎角跳跃机动模
式，侧向采用倾斜转弯机动模式飞行。同样地，考

虑飞行约束条件，设定迎角取值范围 α∈［０°，
２０°］，倾侧角取值范围 σ∈［－６０°，６０°］。

图７给出了本算例轨迹跟踪的位置估计均方
根误差和速度估计均方根误差。同样的，跟踪方

法可以实现对 ＨＧＶ的稳定跟踪。由于目标在倾
侧转弯的同时还具有大幅的跳跃机动，因此速度

滤波均方根误差会随着速度的波动而小幅波动，

最终收敛在 ５ｍ／ｓ以内，位置滤波均方根误差大
约为１００ｍ量级。

将算例２中 ＨＧＶ的轨迹跟踪结果组成诊断
集，代入训练好的 ＳＶＭ进行机动识别。由图 ８可
以看出，在这一算例中，ＳＶＭ方法的识别准确度
显著高于 ＢＰ神经网络方法和朴素贝叶斯方法。

图９和图１０分别给出了纵向恒迎角跳跃和
侧向倾斜转弯机动的 ＨＧＶ轨迹预报结果与预报
１００ｓ时的空间误差散布结果。由图９可以看出，
由于倾侧转弯的 ＨＧＶ为了实现更大的侧向机动
范围，倾侧角不会频繁反转，因此基于典型控制规

律的轨迹预报方法也可以在一定程度上实现对这

类机动滑翔目标的轨迹预报。而采用 ＳＶＭ运动

图 ７　定迎角转弯机动轨迹跟踪均方根误差

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｆｏｒ

ｆｉｘｅｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｔｕｒｎｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒ

图 ８　ＡＵＣ结果对比（算例 ２）

Ｆｉｇ．８　ＡＵＣｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ（Ｃａｓｅ２）

识别的轨迹预报方法，可以辨识出轨迹的典型参

数，进而重构得到飞行器的控制输入。后一种方

法可以更加准确地辨识出控制参数的变化区间，

避免对控制量拟合造成的误差，因此轨迹预报精

度更高。通过进行１００次 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ仿真，图１０

给出了２种方法预报 １００ｓ时的空间误差散落点

分布。采用 ＳＶＭ运动识别轨迹预报方法的误差

散布在５ｋｍ以内，而采用典型控制规律预报方法

的误差散布超过５ｋｍ。

为定量比较 ２种预报方法的精度，预报恒迎

角倾侧转弯机动目标 ３０ｓ、５０ｓ和 １００ｓ时的位置

误差统计平均值如表 ５所示。可以看出，对于该

类机动目标，基于 ＳＶＭＥＫＦ运动识别的方法预

报３０ｓ、５０ｓ和 １００ｓ的位置精度分别可以提高

１４％、１７％和２０％。

图 ９　定迎角转弯机动轨迹预报结果

Ｆｉｇ．９　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｆｉｘｅｄａｎｇｌｅｏｆ

ａｔｔａｃｋｔｕｒｎｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒ

图 １０　定迎角转弯机动轨迹 １００ｓ预报

结果空间误差散布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｐａｔｉａｌｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ１００ｓｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｆｉｘｅｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

ｔｕｒｎｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒ

２０１２
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表 ５　定迎角转弯机动位置预报误差统计平均值

Ｔａｂｌｅ５　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｍｅａｎｖａｌｕｅｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｅｒｒｏｒｆｏｒｆｉｘｅｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｔｕｒｎｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒ

轨迹预报方法

位置误差统计平均值／ｋｍ

预报时长

为３０ｓ

预报时长

为５０ｓ

预报时长

为１００ｓ
典型控制规律 ４．０７ ４．３４ ４．６４

ＳＶＭＥＫＦ ３．５２ ３．６０ ３．７１

　　综上所述，从２个典型算例的仿真结果可知，
通过对经验弹道的离线学习建立 ＳＶＭ分类模型，
将含误差的 ＨＧＶ的轨迹跟踪结果作为诊断数据
代入 ＳＶＭ分类模型，可以比较准确地识别出目标
的机动弹道参数，为轨迹预报提供更准确的控制

量重构知识。因此，基于 ＳＶＭＥＫＦ运动识别的
ＨＧＶ轨迹预报方法可以有效提高机动目标的轨
迹预报精度。

此外，本文所提方法具有一定的推广泛化能

力，具体表现在３个方面：①训练集和诊断集弹道
数据来源的飞行器模型近似但不完全相同；②诊
断集的弹道数据由轨迹跟踪得到，包含噪声和跟

踪误差；③诊断集数据的飞行控制量与训练集数
据的飞行控制量不完全一致。

７　结　论

１）本文针对 ＨＧＶ的轨迹预报问题，在充分
分析其飞行动力学特性的前提下，提出了基于

ＳＶＭＥＫＦ运动识别的轨迹预报方法。
２）所提方法给出了 ＨＧＶ的运动行为识别框

架和轨迹估计运动识别轨迹预报流程。所提方
法对前期的离线弹道数据样本进行学习，可以在

线获得 ＨＧＶ的控制参数变化范围。
３）所提方法可以对影响 ＨＧＶ轨迹特征的典

型参数进行辨识，进而实现对目标飞行轨迹的预

报，具有较广泛的适用性和较强的有效性，可以为

进一步拦截来袭目标提供合理的先验信息，提高

拦截概率。
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，３８（２）：１２３１３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］ＳＩＮＧＥＲＲＡ．Ｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｏｐｔｉｍａｌｔｒａｃｋｉｎｇｆｉｌｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒ

ｍａｎｎｅｄｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，１９７０，ＡＥＳ６（４）：４７３４８３．

［２４］ＺＨＵＪＷ，ＨＥＲＺ，ＴＡＮＧＧＪ，ｅｔａｌ．Ｐｅｎｄｕｌｕｍｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ

ｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，７８：６２７０．

［２５］ＨＯＵＱＬ，ＺＨＡＮＧＪＸ，ＬＩＵＬＭ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｉｖｅｉｎｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎｂａｓｅｄｎｏｎｐａｒａｌｌｅｌｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＳｉｇｎａｌＰｒｏ

ｃｅｓｓｉｎｇ，２０１９，１６２：１６９１７９．

［２６］ＣＨＡＮＧＭ，ＬＩＮＣ．Ｌｅａｖｅｏｎｅｏｕｔｂｏｕｎｄｓｆｏｒｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｒｅ

ｇｒｅｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２００５，１７

（５）：１１８８１２２２．

［２７］ＣＨＡＮＧＣ，ＬＩＮＣ．ＬＩＢＳＶＭ：Ａｌｉｂｒａｒｙｆｏｒｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａ

ｃｈｉｎｅｓ［Ｊ］．ＡＣＭＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２０１１，２（３）：１２７．

［２８］ＫＪＥＬＤＳＥＮＨＴ．ＡｃｏｎｔｅｘｔｕａｌｉｚｅｄｈｉｓｔｏｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅＫｕ

ｈｎＴｕｃｋｅｒｔｈｅｏｒｅｍ ｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ：Ｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｆ

ＷｏｒｌｄＷａｒⅡ［Ｊ］．ＨｉｓｔｏｒｉａＭａｔｈｅｍａｔｉｃａ，２０００，２７（４）：３３１

３６１．　

［２９］ＣＨＥＮＫＬ，ＹＵＪ．Ｓｈｏｒｔｔｅｒｍｗｉｎｄｓｐｅｅｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇａｎ

ｕｎｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｂａｓｅｄｓｔａｔｅｓｐａｃｅｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｒｅｇｒｅｓ

ｓｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＥｎｅｒｇｙ，２０１４，１１３：６９０７０５．

［３０］张强，肖刚，蓝屹群．基于 ＢＰ神经网络多类分类的湍流目

标探测［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１８，４０（７）：１４８６１４９０．

ＺＨＡＮＧＱ，ＸＩＡＯＧ，ＬＡＮＹＱ．Ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｍｕｌｔｉｌｅｖｅｌｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｓｙｓ

ｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１８，４０（７）：１４８６１４９０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］何伟．基于朴素贝叶斯的文本分类算法研究［Ｄ］．南京：南

京邮电大学，２０１８．

ＨＥＷ．Ｔｅｘｔｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｒｅｓｅａｒｃｈｂａｓｅｄｏｎｎａｉｖｅ

Ｂａｙｅｓ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌｅｃｏｍ

ｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　程云鹏　男，博士研究生。主要研究方向：机动目标跟踪和

预报。

孙成志　男，硕士研究生。主要研究方向：航天器故障诊断和

识别。

闫晓东　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：飞行

器动力学与制导。
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　第 １１期 程云鹏，等：基于 ＳＶＭ和 ＥＫＦ的高超声速滑翔飞行器轨迹预报

ＴｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｇｌｉｄｅｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎＳＶＭａｎｄＥＫＦ
ＣＨＥＮＧＹｕｎｐｅｎｇ１，ＳＵＮＣｈｅｎｇｚｈｉ１，ＹＡＮＸｉａｏｄｏｎｇ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈａａｎｘｉＡｅｒｏｓｐａｃｅＦｌｉｇｈｔＶｅｈｉｃｌｅＤｅｓｉｇｎＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＩｎｔｈｅｓｃｅｎａｒｉｏｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇａＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＧｌｉｄｅＶｅｈｉｃｌｅ（ＨＧＶ），ｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｉｓ
ａｋｅｙｉｓｓｕｅｆｏｒｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ．ＣｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇＨＧＶ’ｓｓｔｒｏｎｇｍａｎｅｕｖｅｒａｂｉｌｉｔｙａｎｄｖａｒｉａｂｌｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ，ｉｎ
ｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ａｎｏｖｅｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂａｓｅｄｏｎＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＭａｃｈｉｎｅ（ＳＶＭ）ａｎｄＥｘ
ｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ（ＥＫＦ）．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｍｏｄｅｉｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄ．Ｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒ
ｍｏｔｉｏｎｏｆｔｈｅＨＧＶｉｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｍｏｄｅａｎｄｌａｔｅｒａｌｍｏｄｅ，ｗｈｉｃｈａｒｅｌａｂｅｌｅｄａｎｄｆｏｒｍｕｌａｔｅｄｉｎｔｏ
ｔｈｅｔｒａｉｎｉｎｇｓｅｔｏｆＳＶＭｓ．Ｓｅｃｏｎｄ，ｔｈｅｔｒａｃｋｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｆｏｒｓｉｎｇｌｅｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄｒａｄａｒｉｓｅｓｔａｂ
ｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄＥＫＦｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｒａｃｋｔｈｅｇｌｉｄｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆＨＧＶ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｏｆＨＧＶ
ｍｏｔｉｏｎｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎＳＶＭ，ａｎｄｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｕｂｓｅｑｕｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｓａｃｃｏｍｐｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＨＧＶ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＨｙｐｅｒｓｏｎｉｃＧｌｉｄｅＶｅｈｉｃｌｅ（ＨＧＶ）；ｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｄｅ；ＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒＭａｃｈｉｎｅ（ＳＶＭ）；ｍｏ
ｔｉｏｎｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ；ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００２２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００５３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００６０８１５：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６０８．１５１３．００４．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎ８０４＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１０６．１５５１．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１６７２１２８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｃｒｌａｅ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：俞志明，陈仁良，孔卫红．倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊分析方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１１）：２１０６
２１１３．ＹＵＺＭ，ＣＨＥＮＲＬ，ＫＯＮＧＷ Ｈ．Ａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒｏｆｑｕａｄｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１１）：２１０６２１１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０５９４

倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊分析方法

俞志明，陈仁良，孔卫红
（南京航空航天大学 航空学院 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：针对倾转四旋翼（ＱＴＲ）飞行器过渡飞行中的变速、变体特点，提出了一种确
定倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊的方法，该方法从飞行力学角度用机翼升力特性限制低速

和高速边界，以单旋翼可用功率限制高速边界。所提方法确定了无周期变距的倾转四旋翼飞

行器样机倾转过渡走廊，并分析了其在倾转过渡飞行中不同机体迎角下各气动部件的气动力

以及前后旋翼需用功率随飞行速度的变化规律。结果表明：倾转四旋翼飞行器在小机体迎角

下倾转优于在大机体迎角下倾转；各气动部件提供的垂向力占比会随着机体迎角的改变而变

化；机翼升力特性高速边界和单旋翼功率限制边界共同组成了倾转四旋翼飞行器倾转过渡走

廊的高速边界；单旋翼可用功率限制边界比总可用功率限制边界更严格。

关　键　词：倾转四旋翼（ＱＴＲ）飞行器；飞行力学；倾转走廊；边界；气动力
中图分类号：Ｖ２１２．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１０６０８

　　倾转四旋翼（ＱＴＲ）飞行器属于新型复合高
速旋翼类飞行器。从外观上看，倾转四旋翼飞行

器的设计可以视作是 ２架倾转旋翼机纵向布置。
它有４个可以绕倾转轴转动的旋翼短舱，被安装
在前后机翼的尖端。后机翼比前机翼略长和略

高，后旋翼在前旋翼的外侧。相较于倾转旋翼机，

倾转四旋翼飞行器由于多了２副旋翼和机翼，因此
四旋翼倾转飞行器在速度和载重上有较大优势。

在一个完整的飞行任务剖面内，倾转模式是

直升机模式和固定翼模式相互转换的过程。该阶

段飞行器的重力和阻力需要各气动部件的气动力

合理分配来克服。但小速度飞行时可能导致机翼

所需迎角过大而造成机翼失速，大速度前飞时将

可能造成旋翼后行桨叶失速、前行桨叶压缩性以

及单旋翼可用功率超过发动机额定输出功率，旋

翼和机翼动力稳定性还可能限制前飞速度
［１］
。

在如此多的限制条件下，决定了倾转四旋翼飞行

器只能在一定的速度区间内进行直升机模式和固

定翼飞机相互转换。这个速度区间由所有可行的

倾转路径组成，即倾转过渡走廊。

准确确定倾转过渡走廊重要性体现在 ２方
面。首先，倾转过渡走廊的宽窄是评价倾转旋翼

类飞行器倾转难易程度和安全性的关键因素和指

标，对于总体设计和气动布局具有重要参考价值。

其次，倾转过渡走廊对于飞行控制系统的设计，也

具有重要参考意义，如倾转过渡起始速度点、过渡

路径、倾转终止速度点的选择等。因此，确定倾转

走廊是设计倾转四旋翼飞行器的关键技术之一。

文献［２］认为 ＸＶ１５机翼失速迎角限制了倾转走
廊的低速边界，桨叶弯矩限制了其高速边界。文

献［３］中认为低速边界限制因素为机翼载荷，高
速边界限制条件为桨叶载荷。文献［４］认为低速
边界为机翼失速限制边界，高速边界为桨叶载荷

限制，包括桨叶失速和压缩效应。文献［５６］针对
倾转旋翼机翼飞行器的倾转过渡走廊展开了研
究，认为低速边界为机翼失速限制边界，高速边界

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011012&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １１期 俞志明，等：倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊分析方法

由功率限制。文献［１，７］采用质点模型，从低速
段包线和高速段包线２方面对倾转旋翼机的倾转
过渡走廊展开研究，以机翼失速限制确定低速段

倾转过渡走廊边界，以旋翼可用功率限制确定高

速段倾转过渡走廊边界。但是由于倾转旋翼机和

倾转旋翼机翼飞行器的重心比较靠近旋翼短舱
倾转轴，旋翼和机翼气动力对重心产生的俯仰力

矩较小，因此倾转旋翼飞行器只需考虑旋翼和机

翼之间气动力分配问题。但是倾转四旋翼飞行器

重心位于两机翼之间，各气动部件对重心产生的

俯仰力矩更大，从而涉及到前后旋翼、前后机翼气

动力分配问题，导致倾转四旋翼飞行器的倾转走

廊计算更加复杂。总之，基于质点模型的倾转过

渡走廊计算方法适合倾转双旋翼飞行器和倾转旋

翼机翼飞行器，但不完全适合倾转四旋翼飞行
器。文献［８］给出倾转四旋翼飞行器的倾转走
廊，但没包括分析方法。国内外鲜有关于倾转四

旋翼飞行器倾转走廊研究的报道。到目前为止，

还没有具体的理论计算方法用来计算倾转四旋翼

飞行器倾转走廊。

鉴于此，本文提出一种确定倾转四旋翼飞行

器倾转过渡走廊的综合方法。该方法从２方面开
展研究，以机翼升力特性限制低速和高速边界，以

单旋翼可用功率限制高速边界。

１　倾转过渡走廊求解模型

倾转四旋翼飞行器定常飞行时，作用在它上

面的合力和合力矩必须为零。当飞行器有一定的

前飞速度，就必须克服一定的阻力；为保持高度，

垂直方向的力也必须始终保持平衡。此外，由于

各个部件气动力作用点不同，对重心会产生很大

的力矩。图１给出了作用在飞行器纵向对称面内
的外力。图中：Ｔ１、Ｔ２、Ｔ３和 Ｔ４分别为左前、右前、
左后和右后旋翼的拉力；Ｌ１、Ｌ２、Ｌ３和 Ｌ４分别为左
前、右前、左后和右后机翼的升力；Ｄ１、Ｄ２、Ｄ３和 Ｄ４

图 １　作用在倾转四旋翼飞行器上的外力

Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅｓａｃｔｉｎｇｏｎｑｕａｄｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ

分别为左前、右前、左后和右后机翼的阻力；ＬＦ为
机身升力；ＤＦ为机身阻力；ＭＦ为机身俯仰力矩；Ｇ
为飞行器重力；αｆ为机身迎角；Ｖ为前飞速度；Ｑ１、
Ｑ２、Ｑ３和 Ｑ４分别为左前、右前、左后和右后旋翼
的反扭矩。

根据图１可得如下纵向平面内的力和力矩的
平衡关系：

∑
４

ｊ＝１
（Ｔｊｃｏｓ（ｉｎｊ＋αｆ＋ａ１ｊ）－Ｌｊｓｉｎαｊ，Ｗ －Ｄｊｃｏｓαｊ，Ｗ）－

　　ＬＦｓｉｎαｆ－ＤＦｃｏｓαｆ－Ｇｓｉｎαｆ＝０ （１）

∑
４

ｊ＝１
（Ｔｊｓｉｎ（ｉｎｊ＋αｆ＋ａ１ｊ）＋Ｌｊｃｏｓαｊ，Ｗ －Ｄｊｓｉｎαｊ，Ｗ）＋

　　ＬＦｃｏｓαｆ－ＤＦｓｉｎαｆ－Ｇｃｏｓαｆ＝０ （２）

∑
４

ｊ＝１
（Ｔｊ（ｘｊ＋ｌｃｏｓｉｎｊ）ｓｉｎ（ｉｎｊ＋αｆ＋ａ１ｊ）－

　　Ｔｊ（ｙｊ＋ｌｓｉｎｉｎｊ）ｃｏｓ（ｉｎｊ＋αｆ＋ａ１ｊ）＋
　　Ｌｊｘｊｃｏｓαｊ，Ｗ －Ｄｊｙｊｓｉｎαｊ，Ｗ ＋ＭＦ）＝０ （３）
式中：ｊ＝１，２，３，４为旋翼机翼编号；ｘｊ和 ｙｊ分别
为对应编号的气动部件相对重心的纵向和垂向坐

标；ｌ为桨毂到倾转轴的距离；ｉｎｊ为对应编号的短
舱倾转角，直升机模式时为 ９０°，固定翼飞机模式
时为０°；αｊ，Ｗ为对应编号的机翼迎角；ａ１ｊ为对应编
号旋翼后倒角。

四旋翼倾转飞行器有 ４个旋翼，为了考虑旋
翼间的气动干扰，前后旋翼之间的干扰可以参考

纵列式直升机，引入前后旋翼的干扰因子
［９１０］
。

λＦ ＝λ′Ｆ０－υＦ０－ｄＦＢＦ·υＢ０

λＢ ＝λ′Ｂ０－υＢ０－ｄＦＦＢ·υＦ０

υＦ０ ＝
ＣＴＦ

２（λ２Ｆ＋μ
２
Ｆ）
１／２

υＢ０ ＝
ＣＴＢ

２（λ２Ｂ ＋μ
２
Ｂ）
１／















２

（４）

式中：λＦ、λＢ分别为修正后的前、后旋翼入流比；
λ′Ｆ０、λ′Ｂ０分别为前、后旋翼自由来流入流比；υＦ０、
υＢ０分别为前、后旋翼平均诱导速度；ＣＴＦ、ＣＴＢ分别
为前、后旋翼的拉力系数；μＦ、μＢ分别为前、后旋
翼前进比；ｄＦＢＦ和 ｄＦＦＢ分别为后旋翼对前旋翼和前
旋翼对后旋翼的干扰因子，可由经验公式、实验以

及 ＣＦＤ计算得到。
左右旋翼之间存在并列效应

［１１１２］
，借鉴 ＸＶ

１５倾转旋翼飞行器 ＧＴＲＳ模型处理方式，左右旋
翼诱导速度相互干扰修正量估算公式为

ΔυｉＳＳ ＝ＸＳＳ
（ΩＲ）ＣＴ
２κ２μ

（５）

式中：ＸＳＳ为左右旋翼并列效应系数，其大小由旋
翼旋转方向、两旋翼之间的距离、前进比和旋翼迎

７０１２
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角决定，具体数值应结合实验测得；ＣＴ为旋翼拉
力系数；κ＝１－ｃｔｉｐ／（２Ｒ）为桨尖损失系数，ｃｔｉｐ为
桨尖弦长，Ｒ为旋翼半径；μ＝Ｕｔ／（ΩＲ）为旋翼前
进比，Ｕｔ为平行于桨盘平面的速度，Ω为旋翼转速。

旋翼气动力采用动量叶素理论、均匀入流模

型以及准定常一阶挥舞运动得到。

倾转四旋翼飞行器在悬停和低速飞行时，由

于旋翼在机翼上方，旋翼下洗气流能改变机翼迎

角以及相对来流速度，因此旋翼尾流对机翼气动

力影响很大
［１，７，１３１４］

。旋翼对机翼气动力影响大

小由多因素决定
［１，１５］

。为了准确建立计算模型，

必须考虑旋翼对机翼的气动干扰。文献［１，７，１６
２０］把机翼面积分为 ２部分：一部分是受旋翼尾
流影响的滑流区机翼面积 ＳＷｓｓ，另一部分是不受
旋翼尾流作用的自由流区机翼面积 ＳＷｆｓ。

机翼处于滑流部分的面积 ＳＷｓｓ和处于自由流
部分的面积 ＳＷｆｓ的计算公式分别为

ＳＷｓｓ＝２ηｓｓＲｃｗ（ｓｉｎ（ａ·ｉｎ）＋ｃｏｓ（ｂ·ｉｎ））
μｍａｘ－μ
μｍａｘ

ＳＷｆｓ ＝ＳＷ －Ｓ
{

Ｗｓｓ

（６）
式中：ｉｎ为短舱倾转角；ＳＷ 为完整的机翼面积；ｃｗ
为机翼平均弦长；ηｓｓ为旋翼滑流修正因子；μｍａｘ为
旋翼尾迹偏出机翼的最大前进比；ａ和 ｂ分别为
１．３８６和３．１１４［１８，２１］。

则机翼上的气动力可以表示为

Ｌ＝１
２ρ
Ｖ２ＷｓｓＣ

ｙ
ＷｓｓＳＷｓｓ＋

１
２ρ
Ｖ２ＷｆｓＣ

ｙ
ＷｆｓＳＷｆｓ （７）

Ｄ＝１
２ρ
Ｖ２ＷｓｓＣ

ｄ
ＷｓｓＳＷｓｓ＋

１
２ρ
Ｖ２ＷｆｓＣ

ｄ
ＷｆｓＳＷｆｓ （８）

式中：ρ为空气密度；ＶＷｓｓ和 ＶＷｆｓ分别为滑流区机

翼和自由流区机翼来流速度；ＣｙＷｓｓ和 Ｃ
ｄ
Ｗｓｓ分别为

滑流区机翼的升力和阻力系数；ＣｙＷｆｓ和 Ｃ
ｄ
Ｗｆｓ分别为

自由流区机翼的升力和阻力系数。

另外，本文中机身气动力及力矩由 ＣＦＤ计算
得到。

在旋翼有周期变距的情况下，悬停时最大前

倾角
［７］
为

π
２
－ｉ( )ｎ

ｍａｘ＿ｈｏｖ

＝αｆ＋（ａ１）ｍａｘ （９）

式中：（ａ１）ｍａｘ为旋翼最大后倒角。

２　限制条件

２．１　机翼升力特性限制
倾转四旋翼飞行器在低速飞行时短舱进行倾

转，机翼可能失速，当高速飞行时进行倾转，飞行

器需低头来增加旋翼气动力水平分量来平衡飞行

过程中产生的阻力。当飞行器低头过大，机翼迎

角可能低于零升力迎角，机翼产生负升力，此时，

机翼成为一个负载，导致旋翼需用拉力陡增，此时

飞行状态非常危险，前飞过程应该避开此状态。

综上所述，倾转四旋翼飞行器飞行时应保证机翼

迎角在安全区域内。机翼失速和机翼迎角低于零

升力迎角分别对应机翼升力特性限制的上下限，

而机翼迎角又与机体迎角 αｆ直接相关，可通过
式（１０）最终确定安全机体迎角范围，此范围与倾
转四旋翼飞行器操纵方式无关。

αｆ≤ ｍｉｎ（αｊ，Ｗ＿ｓｔａｌｌ）－ｍａｘ（ｉｊ，Ｗ）

αｆ≥ ｍａｘ（αｊ，Ｗ０）－ｍｉｎ（ｉｊ，Ｗ
{

）
（１０）

式中：αｊ，Ｗ＿ｓｔａｌｌ为 对 应 编 号 的 机 翼 失 速 迎 角，
ｍｉｎ（αｊ，Ｗ＿ｓｔａｌｌ）为取 ４者最小值；αｊ，Ｗ０为对应编号
的机翼零升力迎角，ｍａｘ（αｊ，Ｗ０）为取 ４者最大值；
ｉｊ，Ｗ为对应编号的机翼初始安装角。
２．２　旋翼功率限制

与倾转旋翼飞行器相比，倾转四旋翼飞行器

重心位于两机翼之间，旋翼机翼气动力对重心的

俯仰力矩更大，从而涉及到前后旋翼、前后机翼气

动力分配问题，导致前后旋翼的需用功率不等。

单旋翼可用功率限制边界可以表示为

ｍａｘ（Ｐｒｊ）≤ Ｐｅ （１１）
式中：Ｐｒｊ为对应编号的旋翼需用功率；Ｐｅ为单个
发动机输出的额定功率。

单个旋翼需用功率 Ｐｒ可表示为

Ｐｒ＝
１
ηｐ
（Ｐｉ＋Ｐｐｒ＋Ｐｐ＋Ｐｃ） （１２）

式中：ηｐ为传动损失系数；Ｐｉ为诱导功率；Ｐｐｒ为

型阻功率；Ｐｐ为废阻功率；Ｐｃ为爬升功率
［７］
。

根据动量定理和能量守恒原理，除型阻功率

Ｐｐｒ外，其他３项可表示为
［７］

Ｐｉｐｃ ＝Ｔ（Ｕｃ＋Ｋｉｎｄυｉ） （１３）
式中：Ｐｉｐｃ为旋翼诱导功率、废阻功率以及爬升功
率之和；Ｕｃ为垂直于旋翼平面的速度；Ｔ为旋翼
拉力；υｉ为旋翼诱导速度；Ｋｉｎｄ＝１．１５为旋翼诱导
功率修正系数。

根据叶素理论，旋翼型阻功率 Ｐｐｒ可表示为
Ｐｐｒ＝Ｐｐｒ０（１＋４．７μ

２
） （１４）

式中：Ｐｐｒ０ ＝σπＲ
２ρＶ３ｔｃｄ／８为悬停时旋翼型阻功

率，σ为旋翼实度，Ｖｔ为旋翼桨尖速度，ｃｄ为桨叶
阻力系数。

旋翼拉力系数 ＣＴ和功率系数 ＣＰ可表示为

ＣＴ ＝
Ｔ

１
２ρπ

Ｒ２Ｖ２ｔ
（１５）

８０１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
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ＣＰ ＝
Ｐｒ

１
２ρπ

Ｒ２Ｖ３ｔ
（１６）

则旋翼功率系数可进一步写为

ＣＰ ＝
１
２
Ｃ３／２Ｔ （珚Ｕｃ＋Ｋｉｎｄ珔υｉ）＋

１
４σ
ｃｄ（１＋４．７μ

２
）

（１７）
式中：珚Ｕｃ ＝Ｕｃ／υｈ，珔υｉ＝υｉ／υｈ，υｈ为旋翼特性诱导

速度，其值为 υｈ ＝ Ｔ／（２ρπＲ２槡 ）。

定义 珚Ｕｔ＝Ｕｔ／υｈ，Ｕｔ为平行于旋翼平面的速

度。根据动量理论
［１］
，旋翼诱导速度满足：

珔υ４ｉ＋２珚Ｕｃ珔υ
３
ｉ＋（珚Ｕ

２
ｃ＋珚Ｕ

２
ｔ）珔υ

２
ｉ ＝１ （１８）

由式（１２）和式（１６）可得旋翼需用功率为

Ｐｒ＝
１
ηｐ
ρπＲ２（ΩＲ）３ＣＰ （１９）

３　算例分析

运用上述方法对算例倾转四旋翼飞行器开展

倾转过渡走廊计算。算例飞行器主要参数如表 １
所示，算例飞行器旋翼没有周期变距，倾转方式为

四副旋翼同步倾转。

３．１　计算流程
图２给出了倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊

的计算流程。机翼升力特性限制边界计算流程

是：首先给定原始参数及计算初值，其次以机体迎

角特定值为优化目标，分别计算机体迎角 －９°～
１０°范围内的不同倾转路径。功率限制边界计算
流程是：设定倾转角和飞行速度进行配平计算，算

出４副旋翼需用功率，然后根据单个旋翼可用功
率限制条件，得到算例样机单个旋翼可用功率限

制边界。

表 １　算例倾转四旋翼飞行器主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘａｍｐｌｅｑｕａｄｔｉｌｔ

ｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ

参数 数值

设计总重／ｋｇ ６０

半径／ｍ ０．５８

特征弦长／ｍ ０．０５７

桨叶片数 ３

旋翼实度 ０．０７６

短舱倾转角／（°） ０～９０

旋翼转速／（ｒ·ｍｉｎ－１） ２４００

前／后机翼展长／ｍ １．６／２．２

前／后机翼弦长／ｍ ０．３／０．３

前／后机翼安装角／（°） ６．５／３

电机数量 ４

单个电机功率／ｋＷ ４．８

机身特征长度／ｍ ２．４

机身特征面积／ｍ２ ０．１２

３．２　结果与分析
图３给出了所建旋翼模型在悬停下的计算值

和试验值对比，可以看出旋翼模型精确度满足

要求。

图４给出了安全机体迎角内，等机体迎角下
短舱倾转角随速度的变化。可以看出，相同倾转

角下，机体从正迎角向负迎角过渡时，飞行器所需

的速度越来越大，这是由于机翼迎角在减小，提供

相同的升力所需的飞行速度越大。

图５～图７分别给出了机体迎角为 －６°、０°和
１０°下各气动部件的气动力随速度的变化。飞行
速度为０ｍ／ｓ时，机翼产生负垂向力是由于旋翼
对机翼产生气动干扰。在倾转过程中，旋翼气动

力水平分量在不断增加而垂向分量在不断减小最

后到０，而机翼垂向力在不断增加。机体迎角为

图 ２　倾转过渡走廊计算流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒｃｏｍｐｕｔｉｎｇｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒ

９０１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

图 ３　旋翼模型验证

Ｆｉｇ．３　Ｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图 ４　等机体迎角倾转时短舱倾转角与前飞速度的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｉｌｔａｎｇｌｅｏｆｎａｃｅｌｌｅａｎｄｆｏｒｗａｒｄ

ｓｐｅｅｄａｔｃｏｎｓｔａｎｔａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆｆｕｓｅｌａｇｅ

－６°时，图中最大速度对应的倾转角为 ３５°，可以
看出后旋翼气动力垂向分量比前旋翼气动力垂向

分量大，前机翼垂向力比后机翼垂向力大，这是由

于机身产生了一个较大低头力矩。机体迎角为

０°时，前后旋翼气动力垂向分量基本保持一致，前
机翼的垂向力比后机翼垂向力略小。这是由于在

前飞时，机体产生了一个较小的抬头力矩。机体

迎角为８°时，前旋翼气动力垂向分量比后旋翼气
动力垂向分量小，后机翼垂向力比前机翼垂向力

大，这是由于机体产生了一个较大的抬头力矩。

对比图５～图 ７中各气动部件垂向力可以发现，
前旋翼提供的垂向力占比随机体迎角增大而增

大；后旋翼提供的垂向力占比随机体迎角增大而

减小；前机翼提供的垂向力占比随机体迎角增大

而减小；后机翼提供的垂向力占比随机体迎角增

大而增大。

图８和图９分别给出了不同倾转角，前、后旋
翼需用功率随飞行速度的变化曲线。可以看出，

前飞状态下需用功率随着前飞速度增加先减小后

增大，呈“马鞍形”，这是由于随着倾转角的减小，

前飞速度在逐渐增加，导致废阻功率的增加。对

图 ５　机体迎角为 －６°时各气动部件垂向气动力随

前飞速度的变化

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｖｅｒｔｉｃａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｏｆｅａｃｈｐｎｅｕｍａｔｉｃ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗｉｔｈｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄａｔ－６°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆｆｕｓｅｌａｇｅ

图 ６　机体迎角为 ０°时各气动部件垂向气动力

随前飞速度的变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｖｅｒｔｉｃａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｏｆｅａｃｈｐｎｅｕｍａｔｉｃ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗｉｔｈｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄａｔ０°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆｆｕｓｅｌａｇｅ

图 ７　机体迎角为 １０°时各气动部件垂向气动力随

前飞速度的变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｖｅｒｔｉｃａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｏｆｅａｃｈｐｎｅｕｍａｔｉｃ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗｉｔｈｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄａｔ１０°ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆｆｕｓｅｌａｇｅ

比图８和图９可以发现，前后旋翼的需用功率不
一致，这是由于飞行速度较大时，机身有较大的负

迎角，导致后旋翼气动力比前旋翼大，从而导致后

旋翼需用功率比前旋翼需用功率大，并且在同一

机体迎角下后旋翼需用功率先达到限制边界。

０１１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 俞志明，等：倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊分析方法

图１０给出各限制条件下的倾转四旋翼飞行
器的倾转包线，可以看出，短舱倾转角为 ０°时，最
小和最大前飞速度分别为 ２８ｍ／ｓ和 ６８ｍ／ｓ。短
舱为９０°时，最大前飞速度为 ３９ｍ／ｓ，此时机身迎
角为 －９°。同时，倾转四旋翼飞行器倾转过渡走
廊的高速边界由机翼升力特性高速边界和单旋翼

功率限制边界共同组成。就倾转四旋翼飞行器而

言，单旋翼功率限制边界一定比总功率限制边界

更严格。

图 ８　等短舱倾转角时前旋翼需用功率随前飞速度变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｅｑｕｉｒｅｄｐｏｗｅｒｏｆｆｒｏｎｔｒｏｔｏｒｗｉｔｈ

ｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄａｔｃｏｎｓｔａｎｔｔｉｌｔａｎｇｌｅｏｆｎａｃｅｌｌｅ

图 ９　等短舱倾转角时后旋翼需用功率随前飞速度变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｒｅｑｕｉｒｅｄｐｏｗｅｒｏｆｒｅａｒｒｏｔｏｒｗｉｔｈ

ｆｌｉｇｈｔｓｐｅｅｄａｔｃｏｎｓｔａｎｔｔｉｌｔａｎｇｌｅｏｆｎａｃｅｌｌｅ

图 １０　算例飞行器的倾转过渡走廊

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒｏｆｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

４　结　论

１）倾转四旋翼飞行器可以以不同的机体迎
角进行倾转，但为了充分发挥前后旋翼的性能应

尽可能保证前后旋翼需用功率一致，倾转四旋翼

飞行器在小机体迎角下倾转优于在大机体迎角下

倾转。

２）前旋翼提供的拉力占比随机体迎角增大
而增大；后旋翼提供的拉力占比随机体迎角增大

而减小；前机翼提供的拉力占比随机体迎角增大

而减小；后机翼提供的拉力占比随机体迎角增大

而增大。

３）倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊的高速
边界由机翼升力特性高速边界和单旋翼功率限制

边界共同组成，单旋翼功率限制边界比总功率限

制边界更严格。

４）本文方法通用于有周期变距和异步倾转
的倾转四旋翼飞行器。
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［１０］张亚飞．纵列式直升机飞行动力学建模及平衡、稳定性和操

纵性计算［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２００９：１２１４．

ＺＨＡＮＧＹＦ．Ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｔａｎｄｅｍｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｆｌｉｇｈｔ

ｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｏｎｔｈｅｔｒｉｍ，ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｈａｎｄｌｉｎｇ

ｑｕａｌｉｔｙ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９：１２１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＤＲＥＥＳＪＭ．Ａｔｈｅｏｒｙｏｆａｉｒｆｌｏｗｔｈｒｏｕｇｈｒｏｔｏｒｓａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｔｏｓｏｍｅｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．ＴｈｅＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＨｅｌｉｃｏｐ

ｔｅｒＡｓｓｏｃｉａｔｉｏｎｏｆＧｒｅａｔＢｒｉｔａｉｎ，１９４９，３（２）：７９１０４．

［１２］ＭＩＬＭＬ，ＮＥＫＲＡＳＯＶＡＶ，ＢＲＡＶＥＲＭＡＮＡＳ，ｅｔａｌ．Ｈｅｌｉｃｏｐ

ｔｅｒｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｄｅｓｉｇｎ．Ｖｏｌｕｍｅ１：Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．

Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９６７：１５４１６１．

［１３］万华芳．倾转旋翼飞行器过渡段仿真研究［Ｄ］．南京：南京

航空航天大学，２０１１：６２６４．

ＷＡＮＨＦ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｂｙ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１：６２６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＦＥＬＫＥＲＦＦ，ＬＩＧＨＴＪＳ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎａ

ｒｏｔｏｒａｎｄｗｉｎｇｉｎｈｏｖｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｍｅｒｉｃａｎＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

Ｓｏｃｉｅｔｙ，１９８８，３３（２）：５３６１．

［１５］李春华，黄水林，徐国华．倾转旋翼机机翼向下载荷的计算

方法及参数影响分析［Ｊ］．实验流体力学，２００７，２１（１）：

１３１８．

ＬＩＣＨ，ＨＵＡＮＧＳＬ，ＸＵＧＨ．Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｍｅｔｈｏｄａｎｄｐａｒａｍｅｔ

ｒｉｃｅｆｆｅｃｔｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｄｏｗｎｌｏａｄｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００７，２１（１）：１３

１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］陆宜．某小型无人倾转旋翼机飞行控制系统设计与仿真

［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１５：１７２０．

ＬＵＹ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｓｍａｌｌｕｎｍａｎｎｅｄｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒ

ｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５：１７２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］沙虹伟，陈仁良．倾转旋翼机飞行力学特性［Ｊ］．航空动力

学报，２０１２，２７（４）：７４９７５４．

ＳＨＡＨＷ，ＣＨＥＮＲＬ．Ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｔｉｌｔｒｏ

ｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１２，２７（４）：７４９

７５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］严旭飞，陈仁良．倾转旋翼机动态倾转过渡过程的操纵策略

优化［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（７）：５２０８６５．

ＹＡＮＸＦ，ＣＨＥＮＲＬ．Ｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃ

ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａ

ｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（７）：５２０８６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］陈金鹤，汪正中，马玉杰．倾转旋翼机低速回避区研究［Ｊ］．

北京航空航天大学学报，２０１９，４５（１１）：２１８４２１９２．

ＣＨＥＮＪＨ，ＷＡＮＧＺＺ，ＭＡＹＪ．ＨＶｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒｂａｓｅｄ

ｏｎｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（１１）：２１８４２１９２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＪＨＥＭＩＡＡ，ＣＡＲＬＳＯＮＥＢ，ＺＨＡＯＹＪ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆ

ｒｏｔｏｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｆｏｌｌｏｗｉｎｇｅｎｇｉｎｅｆａｉｌｕｒｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅ

ＡｍｅｒｉｃａｎＨｅｌｉｃｏｐｔｅｒＳｏｃｉｅｔｙ，２００４，４９（２）：１１７１２６．

［２１］ＣＡＲＬＳＯＮＥＢ，ＺＨＡＯＹＹ，ＣＨＥＮＲＴ．Ｏｐｔｉｍａｌｔｉｌｔｒｏｔｏｒｒｕｎ

ｗａｙｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｉｎｏｎｅｅｎｇｉｎｅｉｎｏｐｅｒａｔｉｖｅ：ＡＩＡＡ１９９９３９６１

［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９９：７５８５．

　作者简介：

　俞志明　男，博士研究生。主要研究方向：旋翼飞行器飞行力

学及直升机总体设计。

陈仁良　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：直升机

空气动力学、直升机飞行力学与控制及直升机多学科优化

设计。

孔卫红　女，博士，副教授。主要研究方向：直升机空气动力学

及飞行力学。
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　第 １１期 俞志明，等：倾转四旋翼飞行器倾转过渡走廊分析方法

Ａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒｏｆｑｕａｄｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ
ＹＵＺｈｉｍｉｎｇ，ＣＨＥＮＲｅｎｌｉａｎｇ，ＫＯＮＧＷｅｉｈｏｎｇ

（ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＲｏｔｏｒｃｒａｆｔＡｅｒｏｍｅｃｈａｎｉｃｓ，ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒｆｌｉｇｈｔ’ｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇａｎｄｓｐｅｅｄｃｈａｎｇｅｉｎｔｈｅｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｏｆＱｕａｄＴｉｌｔ
Ｒｏｔｏｒ（ＱＴＲ）ａｉｒｃｒａｆｔ，ａｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅ
ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒｏｆＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ．Ｉｎｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｌｏｗｅｒｓｐｅｅｄａｎｄｕｐｐｅｒｓｐｅｅｄａｒｅｌｉｍｉｔｅｄ
ｂｙｔｈｅｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｗｉｎｇ，ａｎｄｔｈｅｕｐｐｅｒｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｂｏｕｎｄａｒｙｉｓｌｉｍｉｔｅｄｂｙｔｈｅａｖａｉｌａｂｌｅｐｏｗｅｒｏｆｔｈｅ
ｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒ．ＴｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｗａｓｕｓｅｄｔｏｄｅｔｅｒｍｉｎｅｔｈｅｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒｏｆｔｈｅｅｘａｍｐｌｅＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔ
ｗｉｔｈｏｕｔｃｙｃｌｉｃｐｉｔｃｈｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｎｄ
ｆｒｏｎｔａｎｄｒｅａｒｒｏｔｏｒｐｏｗｅｒｗｉｔｈｆｏｒｗａｒｄｓｐｅｅｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋｏｆｆｕｓｅｌａｇｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ
ｔｈｅＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔｉｓｓｕｐｅｒｉｏｒｉｎｔｉｌｔｉｎｇａｔｓｍａｌｌａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋｏｆｆｕｓｅｌａｇｅ．Ｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｆｏｒｃｅｒａｔｉｏｐｒｏｖｉｄｅｄｂｙ
ｅａｃｈｐｎｅｕｍａｔｉｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗｏｕｌｄｃｈａｎｇｅｗｉｔｈｔｈｅａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋｏｆｆｕｓｅｌａｇｅ．Ｔｈｅｕｐｐｅｒｓｐｅｅｄｂｏｕｎｄａｒｙｏｆ
ｔｈｅｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒｏｆＱＴＲａｉｒｃｒａｆｔｉｓｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｓｐｅｅｄｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｔｈｅｗｉｎｇｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ
ａｎｄｔｈｅｌｉｍｉｔｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒｐｏｗｅｒ．Ｔｈｅａｖａｉｌａｂｌｅｐｏｗｅｒｌｉｍｉｔｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒｉｓｓｔｒｉｃｔｅｒｔｈａｎ
ｔｈｅｔｏｔａｌａｖａｉｌａｂｌｅｐｏｗｅｒｌｉｍｉｔｂｏｕｎｄａｒｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＱｕａｄＴｉｌｔＲｏｔｏｒ（ＱＴＲ）ａｉｒｃｒａｆｔ；ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ；ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｃｏｒｒｉｄｏｒ；ｂｏｕｎｄａｒｙ；ａｅｒｏｄｙ
ｎａｍｉｃｆｏｒｃｅ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１２０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００１０６１７：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１０６．１５５１．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１６７２１２８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｒｌａｅ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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潜望式激光通信粗指向装置的多工况拓扑优化

赵瑞杰１，王春洁１，２，，阎肃１

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 虚拟现实技术与系统国家重点实验室，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：激光通信技术具有广阔的应用前景。以潜望式激光通信粗指向装置为研究
对象，提出了装置的等效有限元建模方法，建立了相应的有限元模型。分别针对发射阶段和在

轨工作阶段２种工况，分析了加速度载荷和温度载荷对装置性能的影响。为了提升装置的工
作性能，基于多工况拓扑优化方法，对装置的主体结构进行了优化设计。优化目标为装置在 ２
种工况下的前三阶频率加权平均值最大、镜面中心在发射阶段的变形最小和镜面在在轨工作

阶段的热变形面型误差最小，约束条件为装置的质量和左、右反射镜的响应差距。利用可行方

向法完成优化迭代计算，优化后，装置在２种工况下的基频得到了提高，同时镜面的中心变形
及面型误差得到了降低，装置的整体性能得到了明显提升。

关　键　词：指向装置；有限元建模；结构性能；拓扑优化；多工况
中图分类号：Ｖ４１４．１９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１１４０７

　　随着中国通信事业的发展，人们对于数据
传输的需求逐步加大。激光通信具有通信速率

远高于微波通信速率的优点，目前在世界范围

内被广泛研究
［１２］
。潜望式粗指向装置是激光

通信终端常用的转台形式之一，主要安装在低

轨卫星之上，用于激光的收发。该装置具有转

动范围大，不存在像旋转现象等优点，已成为一

大研究热点
［３４］
。

在潜望式粗指向装置的设计阶段，需要对其

性能进行分析和优化。该方面，文献［５］研究了
潜望式粗指向装置的反射镜受均匀温差与梯度温

差作用时，镜面热变形对跟瞄误差的影响；文献

［６］分析了在轨运行阶段，反射镜的固定方式对
镜面热应力与应变的影响；文献［７］分析了反射
镜安装方式对装置跟瞄性能的影响；文献［８］给
出了波前畸变误差随 ＳｉＣ反射镜热变形的变化规

律；文献［９］研究了多种粗指向平台的结构特点，
并利用多目标拓扑优化方法对其反射镜组件进行

了优化设计；文献［１０］研究了空间热环境下，边
缘铰链式反射镜的不同铰链参数对装置通信性能

的影响；文献［１１］对比了在轨运行阶段，不同材
料的潜望式粗指向装置的指向性能受温度的

影响。

文献［５１１］或仅以潜望式粗指向装置的反射
镜组件为研究对象，或重点分析热载荷对装置性

能的影响，未研究其他形式的载荷与装置主体结

构变形对装置性能的影响。由于粗指向装置实际

的工作环境复杂，且主体结构变形必然会引起反

射镜形状与姿态的变化。因此，有必要考虑多种

形式的载荷与主体结构的变形，分析并优化装置

的性能。本文将基于有限元方法与拓扑优化方法

开展上述研究工作。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011013&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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１有限元建模

１．１潜望式粗指向装置结构
潜望式粗指向装置的主体结构包括：固定底

座、连接镜筒、输出镜筒及 ２组轴承，另外有 ２个
４５°反射镜安装在主体结构之上，如图 １所示。其
中，固定底座与卫星的星体固联；连接镜筒可绕固

定底座转动，转动副为角接触球轴承，转轴定义为

方位轴；输出镜筒可绕连接镜筒转动，转动副为角

接触球轴承，转轴定义为俯仰轴。发射激光束时，

激光束首先传入连接镜筒，经２个反射镜反射后，
从输出镜筒射出。与上述过程相反，该装置也可

接收外界发出的激光束。此外，２个转动副均装
有驱动器，可实现两镜筒姿态的主动调节，进而控

制激光束的传入传出方向
［９］
。

图 １　潜望式粗指向装置的结构组成

Ｆｉｇ．１　Ｐｅｒｉｓｃｏｐｉｃｃｏａｒｓｅｐｏｉｎｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．２　有限元等效建模方法
为了实现装置的性能分析与优化，首先需

要建立其有限元模型。由于固定底座和镜筒

均为薄壳结构，故有限元建模过程中，使用壳

单元对固定底座、输出镜筒和连接镜筒进行建

模。对于反射镜和轴承，本文提出以下等效建

模方法。

１）反射镜等效建模方法：根据文献［１２］，本
文的研究对象采用背部框架固定的方式安装反射

镜，如图２所示。反射镜安装在支撑背板之上，支
撑背板与反射镜框架固连。相比于其他构件，反

射镜的刚度较低、可以忽略不计，因此建模时，将

反射镜离散为多个附加在支撑背板上的质量点。

离散质量点的总质量与反射镜质量一致。从而完

成反射镜的等效建模。

２）轴承等效建模方法：由于轴承结构复杂，
完整的建模和分析需要消耗大量时间，本文将轴

承等效为带孔圆板，其几何参数与材料参数由轴

承刚度确定。轴承的轴向刚度 Ｋα和径向刚度 Ｋβ

图 ２　反射镜的固定方式

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆｉｘｉｎｇｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｍｉｒｒｏｒ

可分别表示为
［１２］

Ｋα ＝
Ｅ

ｆ（ａ，ｂ，ｈ，ν）
（１）

Ｋβ ＝
Ｅ

ｇ（ａ，ｂ，ｈ，ν）
（２）

式中：ａ和 ｂ分别为带孔圆板的外径和内径；ｈ为
圆板厚度；ν为圆板泊松比；Ｅ为圆板弹性模量。

本文设定 ａ、ｂ为安装轴承的结构（镜筒和
固定底座）的内外径，且使用控制变量法求解等

效轴承的其余参数。根据式（１）和式（２），Ｋβ与
Ｋα的比值不随 Ｅ的改变而变化，故先设置 Ｅ为
任意值，ν为 ０．３。在上述条件下 Ｋβ与 Ｋα的比
值仅与 ｈ有关。而后，建立具有不同 ｈ的等效轴
承的有限元模型，通过仿真计算可以得到不同

Ｋβ与 Ｋα的比值，将上述参数进行曲线拟合，如
图 ３所示。

本文选取 Ｋα与 Ｋβ分别为 １×１０
４Ｎ／ｍｍ和

１×１０５Ｎ／ｍｍ的轴承为研究对象。鉴于 Ｋβ与 Ｋα
的比值为１０，根据图 ３，可得 ｈ为 ２．９４６ｍｍ。由
于 ｆ（ａ，ｂ，ｈ，ν）和 ｇ（ａ，ｂ，ｈ，ν）的具体解析表达式
不易求得，在确定ａ、ｂ、ν、ｈ、Ｋβ、Ｋα后，可再次利用
有限元模型反求出 Ｅ，进而确定等效轴承全部参
数、完成建模。

综上，建立潜望式粗指向装置的有限元模型，

如图４所示。除轴承外其余部分使用 ＳｉＣ材料，
其弹性模量为 ４００ＧＰａ、泊松比为 ０．２５、密度为
３０００ｋｇ／ｍ３、热膨胀系数为２．８×１０－６／Ｋ。

图 ３　等效轴承径轴向刚度与圆板厚度的关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｂｅａｒｉｎｇ

ｄｉａｍｅｔｅｒａｘｉａｌｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｐｌａｔｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓ
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图 ４　潜望式粗指向装置有限元模型

Ｆｉｇ．４　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｐｅｒｉｓｃｏｐｉｃｃｏａｒｓｅ

ｐｏｉｎｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

２　多工况下的装置性能分析

２．１　工况介绍
考虑卫星的发射阶段和在轨运行阶段具有不

同的力学环境，可能对装置产生不同的影响，因此

本文同时考虑上述 ２个阶段，对装置进行性能分
析。其中，发射阶段称为工况 １，在轨运行阶段称
为工况２。

工况１下，装置的镜筒通过锁定装置固定。
火箭推力、冲击振动等载荷作用于整个装置。若

此时反射镜产生的响应过大，将影响其精确安装

甚至使其发生破坏。

工况２下，装置的镜筒可做两自由度旋转。
由于潜望式粗指向装置安装在卫星舱外进行信号

收发，在卫星环绕地球的过程中，粗指向装置受到

的热载荷变化剧烈，反射镜面的热变形将严重影

响指向精度。此外，其他星载设备的振动也会对

指向精度产生影响。综上，本文设定工况 １和工
况２下装置的边界条件如图 ５所示，Ｇ为发射过
程中的加速度载荷，ΔＴ为工作状态中反射镜组件
与镜筒的温差。

在固定底座完全约束的前提下，针对工况 １，
约束输出镜筒的下端面，并对装置施加 １０ｇ的重
力加速度载荷，用来模拟火箭发射过程中的准静

态加速度载荷。实际上，火箭发射过程中，装置还

图 ５　边界条件

Ｆｉｇ．５　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

受到随机振动载荷的影响。由于篇幅有限，本文

的分析并未考虑随机振动载荷，但这并不影响本

文述及的理论与方法。当考虑随机振动载荷时，

可以先利用 Ｍｉｌｅｓ公式将其等效为准静态载
荷

［１３］
，再代入本文所提出的等效模型进行分析即

可。针对工况２，考虑驱动器自身刚度，整个装置
类似于悬臂梁，本文参考文献［１４］中的温度分
布，不考虑额外的温控措施，拟定一种恶劣的热载

荷工况。上述工况下，反射镜组件与其余部分存

在１０℃的温度差。恶劣的温差工况可以提高后
续优化结果的可靠性。将图５左侧的反射镜称为
左反射镜、右侧为右反射镜。

２．２　结构性能判据
针对工况１，在加速度载荷下，由于反射镜为

圆形，其关于安装位置中心对称，反射镜上的最大

变形将出现在中心处。本文使用左、右反射镜中

心的位移大小 Ｕ１、Ｕ２评价加速度载荷对反射镜
的影响。除上述方法外，也可采用反射镜的应力

响应评价其受加速度载荷的影响。相比于应力响

应，本文采用的反射镜等效建模方法可以更准确

地计算镜面的位移响应。因此，本文利用反射镜

的变形量来评价其抗破坏能力。

针对工况２，在温度载荷下，反射镜会产生热
变形，光束经变形的反射镜反射后，会导致波前畸

变，进而产生跟瞄误差。根据１．２节，本文使用支
撑背板的变形代替反射镜的变形，并使用光学元

件面型的均方根误差（Ｕｒｍｓ）来评价反射镜的热变

形对指向精度的影响
［１５］
。Ｕｒｍｓ的计算公式为

Ｕｒｍｓ ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｕｉ
２

Ｎ－槡 １
（３）

式中：ｕｉ为第 ｉ个测点偏离反射镜理想中面的距
离；Ｎ为总测点数。本文选取图 ６所示的 ９个测
点来计算 Ｕｒｍｓ值。

根据１．２节，本文利用支撑背板的变形代替
反射镜的变形来求解 Ｕ１、Ｕ２与 Ｕｒｍｓ。同时，还使用
工况１下的前三阶固有频率 λ１１、λ１２、λ１３与工况２

图 ６　反射镜上的测点位置

Ｆｉｇ．６　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｉｎｇｐｏｉｎｔｓｏｎｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｍｉｒｒｏｒ
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下的前三阶固有频率 λ２１、λ２２、λ２３评价振动载荷
对反射镜的影响。

２．３　结构性能分析
对装置进行有限元仿真计算，得到如下仿真结

果：在工况１下，Ｕ１、Ｕ２分别为０．０２６９、０．０３０７ｍｍ，
λ１１、λ１２、λ１３分别为 ２８２．７、２８５．４、２９９．８Ｈｚ，由模
态振型可知，第一阶模态是反射镜所在区域的局

部模态，因此可知外界振动易使反射镜产生共振；

在工况２下，左、右反射镜的 Ｕｒｍｓ分别为 ０．００３１、
０．００２９ｍｍ，λ２１、λ２２、λ２３分别为 ５３．９９、７１．１１、
１５７．９Ｈｚ，此外，反射镜支撑背板在工况 ２下会发
生中心凸起，严重影响其工作性能。因此为了进

一步提升粗指向装置的性能，有必要对其进行优

化设计。

３　多工况拓扑优化

考虑到粗指向装置对主体结构外形尺寸具有

特定的要求，本文采用基于变密度法的拓扑优化

方法对主体结构的材料分布进行优化
［１６］
。该优

化结果不改变装置整体尺寸，以保证装置的光学

特性不在优化过程中失效。

３．１　优化目标、约束条件与设计区域
根据第２节的内容，本文确定拓扑优化的目

标及约束如下：

针对工况１，本文选择 Ｕ１、Ｕ２之和 Ｃ１作为目
标函数，其反映了加速度载荷对反射镜的影响。

为了防止优化后 Ｕ１、Ｕ２出现过大的差距，在优化
过程中，约束 Ｕ１、Ｕ２之差的绝对值与 Ｃ１的比值
Ｌ１小于许用值。Ｃ１和 Ｌ１为
Ｃ１ ＝Ｕ１＋Ｕ２ （４）

Ｌ１ ＝
Ｕ１－Ｕ２
Ｃ１

（５）

针对工况２，本文选择２个反射镜的 Ｕｒｍｓ之和
Ｃ２作为目标函数，其反映了热载荷对反射镜面型
精度的影响。为了防止在优化后 ２个反射镜的
Ｕｒｍｓ出现过大的差异，在优化过程中约束 ２个反
射镜的 Ｕｒｍｓ之差的绝对值与 Ｃ２的比值 Ｌ２小于许
用值。Ｃ２和 Ｌ２为
Ｃ２ ＝Ｕｒｍｓ１＋Ｕｒｍｓ２ （６）

Ｌ２ ＝
Ｕｒｍｓ１－Ｕｒｍｓ２

Ｃ２
（７）

式中：Ｕｒｍｓ１为左镜的面型均方根误差；Ｕｒｍｓ２为右镜
的面型均方根误差。

在２个工况中，利用平均频率来描述装置受
振动影响的程度，根据文献［１７］，平均频率计算
公式为

Ｃ３，４ ＝
１
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
（λｉ－λ０）

－[ ]１
－１

（８）

式中：Ｃ３为工况 １下的平均频率；Ｃ４为工况 ２下
的平均频率；ｍ为所包含频率的阶数，本文中
取３；λｉ为结构的第 ｉ阶频率的数值；λ０为指定的
频率参考值，在工况１中取２００，在工况２中取５０。
本文使用所提方法克服了在以频率为目标的优化

过程中，目标函数振荡、收敛缓慢等问题。

综上，本文将最小化 Ｃ１及最大化 Ｃ３作为工
况１下的目标函数，以尽量减小装置被发射阶段
的冲击载荷及振动所破坏的可能性；将最小化 Ｃ２
及最大化 Ｃ４作为工况２下的目标函数，以尽量减
小装置在轨运行时的恶劣热环境和星体振动对指

向精度的影响。为了防止优化过程中单侧反射镜

失效，设定 Ｌ１和 Ｌ２的许用值为 ０．１。另外，优化
过程中，还需约束装置的总质量保持不变。

为了避免优化结果影响反射镜、轴承的安装

以及整个装置的锁定，在优化过程中，将等效轴承

及相应的安装位置、２个反射镜的安装位置、固定
底座与输出镜筒下端的锁定位置设置为非设计区

域，如图 ７中的浅色区域。其他部分为拓扑优化
设计区域，如图７中的深色区域。

图 ７　拓扑优化设计区域与非设计区域

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｓｉｇｎａｒｅａａｎｄｎｏｎｄｅｓｉｇｎａｒｅａｏｆ

ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

３．２　优化数学模型及求解
本文使用变密度法求解所述的拓扑优化问

题
［１６］
，且利用折中规划法将 ２个工况下的优化目

标转换为单个优化目标
［１８１９］

，转换公式为

Ｆ（ρ）＝ ∑
ｎ

ｉ＝１

Ｃｉ（ρ）－Ｃ
０
ｉ

Ｃ０( )
ｉ

[ ]
ｑ １

ｑ

（９）

式中：Ｆ（ρ）为转换的优化目标函数；Ｃｉ（ρ）为第 ｉ

个以 ρ为变量的目标函数值；Ｃ０ｉ为目标函数 Ｃｉ
的乌托邦点近似值；ｎ为目标函数的个数；ｑ为指
数系数，在本文中取２。

进而根据 ３．１节内容，建立优化数学模型
如下：

７１１２
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ｍｉｎ
ρ
Ｆ（ρ）

ｓ．ｔ．

Ｋφ＝λＭφ，ＫＵ ＝Ｆ

∑
Ｎｅ

ｅ＝１
ｖｅρｅ≤ Ｖ，０＜ρｍｉｎ≤ ρｅ≤１

ｅ＝１，２，…，Ｎｅ，Ｌｊ＜０．１，ｊ＝１，










２

（１０）

式中：Ｋ为刚度矩阵；Ｍ为质量矩阵；λ为模态特
征值矩阵；φ为模态特征向量矩阵；Ｕ为结构位移
向量；Ｆ为施加外力向量；ρｅ为单元密度；ρｍｉｎ为单
元密度的下界，其用于避免结构刚度矩阵的奇异；

ｖｅ为单元体积；Ｖ为体积约束上界；ｅ为单元序号；

Ｎｅ为单元总数；Ｌｊ为第 ｊ个约束函数；ｊ为约束函
数的序号。

本文利用可行方向法完成优化迭代计算，设

置总体积不变，最小板厚 １ｍｍ，最大板厚 ５ｍｍ。
通过优化计算，得到图８所示的优化结果。其中，
深色代表该区域板厚为５ｍｍ，浅色代表该区域板
厚为１ｍｍ。

重新设计后的潜望式粗指向装置主体结构如

图９所示。

图 ８　主体结构多目标拓扑优化结果

Ｆｉｇ．８　Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ９　优化后的潜望式粗指向装置主体结构

Ｆｉｇ．９　Ｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｏｐｔｉｍｉｚｅｄｐｅｒｉｓｃｏｐｉｃｃｏａｒｓｅ

ｐｏｉｎｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ

３．３　优化前后结果对比
针对２个工况，对比优化前后反射镜的形变

指标，如图１０所示。优化后，左、右反射镜中心因
加速度载荷产生的位移值分别下降了 ２５．８％、
３１．０％。左、右反射镜因热载荷产生的面型误差
分别下降了８．１８％、３２．９％。

优化后反射镜在工况 ２下不再产生中心凸
起，优化前后的仿真结果如图１１所示。

此外，针对２个工况，对比优化前后装置的振
动特性，如表１所示。

图 １０　反射镜响应在优化前后的对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｍｉｒｒｏｒｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １１　优化前后工况 ２的镜面变形对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｉｒｒｏｒｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｗｏｒｋｉｎｇ

ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ２ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

表 １　优化前后前三阶频率对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｔｈｒｅｅｏｒｄｅｒｓ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

参数 优化前频率／Ｈｚ 优化后频率／Ｈｚ 频率变化率／％

λ１１ ２８２．７ ２８３．８ ＋０．４

λ１２ ２８５．４ ３１６．８ ＋１１．０

λ１３ ２９９．８ ３４０．１ ＋１３．４

λ２１ ５３．９９ ５５．１９ ＋２．２

λ２２ ７１．１１ ７２．４３ ＋１．９

λ２３ １５７．９ １６６．０ ＋５．１

　　表１显示，优化后，工况１下的前三阶频率分
别提升 ０．４％、１１．０％、１３．４％，工况 ２下的前三

阶频率分别提升 ２．２％、１．９％、５．１％。工况 ２下
的模态主要受连接镜筒上轴承轴向刚度的影响，

而在优化过程中，轴承为非设计区域，故工况２下
的模态提升程度相对较低。经过优化，工况 １下
的第一阶模态从反射镜的局部模态变成了沿俯仰

轴转动的整体模态，如图 １２所示，说明优化结果
可以降低反射镜发生共振的可能性。

综上，优化后反射镜在发射过程中受破坏的

８１１２
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可能性得到了降低，在工作过程中指向精度受热

环境与振动载荷的影响也得到了降低，优化效果

明显。

图 １２　优化前后工况 １的第一阶振型对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ１ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

４　结　论

１）本文提出了潜望式粗指向装置的有限元
建模方法，建立了相应的有限元模型，分析了装置

在发射阶段和在轨工作阶段 ２种工况下的性能。
结果表明，加速度载荷与热载荷对装置性能的影

响较大。

２）提出一种多工况拓扑优化方法，对装置的
主体结构进行优化设计。在本文的算例中，优化

后的粗指向装置在重量不变的前提下，反射镜受

加速度载荷产生的变形量减少 ３１．０％、受热变形
影响产生的面型误差降低 ３２．９％；装置在发射阶
段的前三阶频率分别提升 ０．４％、１１．０％、１３．４％，
在轨工作阶段的前三阶频率分别提升２．２％、
１．９％、５．１％；优化效果明显。

３）本文的建模、分析与优化方法可以为同类
型粗指向装置的设计提供参考。
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ｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｃｈｅｎｇｄｕ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２００６：２５６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］李晓峰，汪波，胡渝．在轨运行热环境下的天线镜面热变形

对空地激光通信链路的影响［Ｊ］．宇航学报，２００５，２６（５）：

５８１５８５．

ＬＩＸＦ，ＷＡＮＧＢ，ＨＵＹ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｉｒｒｏｒｔｈｅｒｍａｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

ｉｎｔｈｅｒｍｏｓｐｈｅｒｅｔｏｓｐａｃｅｔｏｇｒｏｕｎｄｌａｓｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｌｉｎｋｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００５，２６（５）：５８１５８５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［８］谭立英，宋义伟，马晶，等．温度对潜望式激光通信终端 ＳｉＣ

反射镜性能影响［Ｊ］．强激光与粒子束，２０１０，２２（１１）：

２５４５２５５０．

ＴＡＮＬＹ，ＳＯＮＧＹＷ，ＭＡＪ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓ

ｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＳｉＣｒｅｆｌｅｃｔｏｒｓｉｎｐｅｒｉｓｃｏｐｉｃｌａｓｅｒ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｅｒｍｉｎａｌｓ［Ｊ］．ＨｉｇｈＰｏｗｅｒＬａｓｅｒａｎｄＰａｒｔｉｃｌｅ

Ｂｅａｍｓ，２０１０，２２（１１）：２５４５２５５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］鄢永耀．空间激光通信光学天线及粗跟踪技术研究［Ｄ］．北

京：中国科学院大学，２０１６：６９７２．

ＹＡＮＹＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｏｐｔｉｃａｌａｎｔｅｎｎａａｎｄｃｏａｒｓｅｔｒａｃｋｉｎｇ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｓｐａｃｅｌａｓｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｕｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１６：６９７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］谷果果．空间温变场对不同结构平面反射镜的性能影响研

究［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１３：４４５９．

ＧＵＧＧ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｐａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｏｎ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｐｌａｎｅｍｉｒｒｏｒ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：

ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３：４４５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］宋义伟，于思源，谭立英，等．空间温度场对平面反射镜面形

影响研究［Ｊ］．宇航学报，２０１０，３１（３）：８６８８７４．

ＳＯＮＧＹＷ，ＹＵＳＹ，ＴＡＮＬＹ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｓｐａｃｅｏｎｔｈｅｆｉｇｕｒｅｏｆｒｅｆｌｅｃｔｏｒｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，３１（３）：８６８８７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张执南，丁为民，马会防．基于板理论的轴承刚度简化模型

［Ｊ］．轴承，２０１５（４）：７１１．

ＺＨＡＮＧＺＮ，ＤＩＮＧＷＭ，ＭＡＨＦ．Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｍｏｄｅｌｏｆｂｅａｒｉｎｇ

ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｂａｓｅｄｏｎｐｌａｔｅｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．Ｂｅｒｉｎｇ，２０１５（４）：７１１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＴＲＩＴＴＯＮＩＬ，ＭＡＲＴＩＮＩＭ，ＳＰＡＡＳ．Ｆｏｒｃｅｌｉｍｉｔｅｄａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｓｐｅｃｔｒａｄｅｒｉｖａｔｉｏｎｂｙｒａｎｄｏｍｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ：Ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｉｃａｌ

ｃａｓｅｓａｎｄｉｎｄｕｓｔｒｉａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ６ｔｈ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

ＤＣＳＳＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２００４．

［１４］ ＢＡＲＨＯ Ｒ，ＳＣＨＭＩＤ Ｍ．Ｃｏａｒｓｅｐｏｉｎｔｉｎｇａｎｄｆｉｎｅｐｏｉｎｔｉｎｇ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍ（ＣＰＡａｎｄＦＰＡ）ｆｏｒａｎｏｐｔｉｃａｌｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｌｉｎｋ

［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１０ｔｈＥｕｒｏｐｅａｎＳｐａｃｅＭｅｃｈａｎｉｓｍｓ

ａｎｄＴｒｉｂｏｌｏｇｙＳｙｍｐｏｓｉｕｍ，２００３：８９９６．

［１５］李晓峰，张百雷，林密．影响星载光学镜面热变形的部分因

素分析［Ｊ］．电子科技大学学报，２００５，３４（６）：７８６７８９．

ＬＩＸＦ，ＺＨＡＮＧＢＬ，ＬＩＮＭ．Ｐａｒｔｉａｌｆａｃｔｏｒａｎａｌｙｓｉｓｏｆｅｆｆｅｃｔｒｅ

ｆｌｅｃｔｏｒｓｕｒｆａｃｅｔｈｅｒｍａｌｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＵＥＳＴｏｆＣｈｉｎａ，２００５，３４（６）：７８６７８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＢＥＮＤＳＯＥＭ Ｐ，ＳＩＧＭＵＮＤＯ．Ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙ，

ｍｅｔｈｏｄｓａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００４：

４６．

［１７］ＭＡＺＤ，ＫＩＫＵＣＨＩＮ，ＣＨＥＮＧＨＣ．Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｄｅｓｉｇｎｆｏｒｖｉ

ｂｒａｔｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅｔｈｏｄｓｉｎＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ

ａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９５，１２１（１４）：２５９２８０．

［１８］ＭＡＲＬＥＲＲＴ，ＡＲＯＲＡＪＳ．Ｓｕｒｖｅｙｏｆｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｊ］．ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎｄＭｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉ

ｎａｒｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２００４，２６（６）：３６９３９５．

［１９］范文杰，范子杰，苏瑞意．汽车车架结构多目标拓扑优化方

法研究［Ｊ］．中国机械工程，２００８，１９（１２）：１５０５１５０８．

ＦＡＮＷ Ｊ，ＦＡＮＺＪ，ＳＵＲＹ．Ｓｔｕｄｙｏｎｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｔｏｐｏｌｏｇｙ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｕｔｏｍｏｂｉｌｅｆｒａｍｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．Ｃｈｉｎａ

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００８，１９（１２）：１５０５１５０８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　赵瑞杰　男，博士研究生。主要研究方向：航天结构的设计分

析与优化。

王春洁　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：数字化

设计与仿真分析。

Ｍｕｌｔｉｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｃｏａｒｓｅｐｏｉｎｔｉｎｇ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｆｏｒｐｅｒｉｓｃｏｐｉｃｌａｓｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

ＺＨＡＯＲｕｉｊｉｅ１，ＷＡＮＧＣｈｕｎｊｉｅ１，２，，ＹＡＮＳｕ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＶｉｒｔｕａｌＲｅａｌｉｔｙＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌａｓｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｈａｓｗｉｄｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｓｐｅｃｔｓ．Ｔｈｅｃｏａｒｓｅｐｏｉｎｔｉｎｇｍｅｃｈａ
ｎｉｓｍｆｏｒｐｅｒｉｓｃｏｐｉｃｌａｓｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｉｓｔａｋｅｎａｓｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｂｊｅｃｔ．Ｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌ
ｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ａｎｄｔｈｅｎｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｓｏｆａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｌｏａｄａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｌｏａｄｏｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｎｔｈｅｌａｕｎｃｈｓｔａｇｅａｎｄ
ｔｈｅｏｎｏｒｂｉｔｗｏｒｋｉｎｇｓｔａｇｅａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｍｕｌｔｉｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏ
ｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｆｏｒｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ．Ｔｈｅ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｓｔｏｍａｘｉｍｉｚｅｔｈｅｗｅｉｇｈｔｅｄａｖｅｒａｇｅｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｔｈｒｅｅｏｒｄｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ
ｕｎｄｅｒｌａｕｎｃｈａｎｄｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｍｉｎｉｍｉｚｅｔｈｅｍｉｒｒｏｒｃｅｎｔｒａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｌａｕｎｃｈ，ａｎｄｍｉｎｉｍｉｚｅ
ｔｈｅｍｉｒｒｏｒｓｕｒｆａｃｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｒｍａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｏｎｏｒｂｉｔｗｏｒｋｉｎｇ．Ｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓａｒｅｔｈｅｍａｓｓｏｆｔｈｅ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｔｈｅｇａｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｌｅｆｔａｎｄｒｉｇｈｔｍｉｒｒｏｒｓ．Ｔｈｅｆｅａｓｉｂｌｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓ
ｕｓｅｄｔｏｃｏｍｐｌｅｔｅｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ．Ａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ｔｈｅｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓｏｆｔｈｅ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｕｎｄｅｒｔｗｏｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎｃｒｅａｓｅ．Ｔｈｅｃｅｎｔｒａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｓｕｒｆａｃｅｅｒｒｏｒｏｆｍｉｒｒｏｒｓａｒｅｒｅ
ｄｕｃｅｄ．Ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｏｉｎｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｎｇ；ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ；ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；
ｍｕｌｔｉｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１０２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００２１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００３０２１１：１７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２２９．１７４１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６３５００２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｃｊ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法的胶接接头裂纹
扩展分析及强度预测

周伟，张超，甘淑媛
（江苏大学 机械工程学院，镇江 ２１２０１３）

　　摘　　　要：采用扩展有限元法（ＸＦＥＭ）和内聚力模型（ＣＺＭ）相耦合的方法，分析胶接
接头胶层内部裂纹扩展、界面脱粘分层现象。采用内聚力单元和内聚力接触描述胶层／板材界
面，建立单／双搭接接头有限元模型。预测拉伸载荷下接头的强度性能并与已有试验数据对比
分析，验证 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法的可行性及内聚力单元和内聚力接触２种界面建模方法的有效
性。模拟裂纹从胶层内部扩展至胶层／板材界面并引起界面脱粘分层的过程，分析其损伤失效
机理。讨论初始裂纹长度和界面刚度、强度及应变能释放率对胶接接头强度性能的影响。结

果表明：胶接接头强度随初始裂纹长度增加而降低，且在双搭接接头模型中表现更为明显；界

面刚度、强度对胶接接头强度影响较大而应变能释放率的影响较小。

关　键　词：胶接接头；扩展有限元法（ＸＦＥＭ）；内聚力模型（ＣＺＭ）；裂纹；界面脱粘
中图分类号：Ｖ２５８．３；ＴＢ３３２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１２１１０

　　胶接广泛应用于航空航天、国防军工等高新
技术领域。相较于焊接、铆接、螺栓连接等传统机

械连接方式，胶接能够避免应力集中现象，减轻连

接件重量且设计灵活。胶接常用于结构复杂、无

法一次成型的零部件的连接以及不同材料结构件

之间的连接；同时胶接也常用于复合材料结构件

损伤的修复
［１］
。常见的胶接接头形式有单搭接、

双搭接以及斜搭接，其中单搭接制造简单，应用广

泛，但单搭接受载荷偏心率的影响会产生二次弯

曲
［２］
；双搭接、斜搭接在胶接区域的峰值应力相

对较小，有更好的连接性能。Ｋｉｎｌｏｃｈ［３］对比分
析了铝合金板材单、双搭接接头上的剪切应力

分布，发现双搭接接头界面处的峰值应力比单

搭接接头峰值应力小。Ｓｈｉｎ和 Ｌｅｅ［４］评估了单

搭接和双搭接接头的强度性能，研究发现，相比

于单搭接接头，双搭接接头在中间板材的末端

区域，胶层的法向应力与剪切应力分布更均匀，

峰值应力更小。

目前，采用有限元仿真是研究典型载荷下胶

接接头胶层裂纹扩展、界面脱粘问题的主要技术

手段。基于 ＴｒａｃｔｉｏｎＳｅｐａｒａｔｉｏｎ法则的内聚力模
型（ＣＺＭ）常用于模拟材料内部以及不同材料界
面的损伤失效。Ｒｉｂｅｉｒｏ等［５］

采用内聚力单元

（ＣｏｈｅｓｉｖｅＥｌｅｍｅｎｔ）来代表胶层，研究了拉伸载荷
下单搭接接头的损伤性能。ＭｏｙａＳａｎｚ等［６］

将胶

层参数赋予内聚力单元，分析了不同接头形状对

接头强度的影响。基于内聚力单元的胶层建模方

便快捷，可以有效预测胶接接头的强度；但采用内

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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聚力单元只能模拟预设层内的裂纹扩展，无法描

述一定厚度胶层内部的裂纹扩展。

采用扩展有限元法（ＸＦＥＭ），能够在选定的
损伤起始准则下，准确模拟裂纹在胶层内部的扩

展情况，近年来常用于胶接接头应力分布分析、胶

层损伤扩展模拟及接头强度预测。Ｓａｎｔｏｓ和
Ｃａｍｐｉｌｈｏ［２］采用 ＸＦＥＭ评估了双搭接接头的强度
并与试验数据对比，获得了较好的预测结果。

Ｘａｒá和 Ｃａｍｐｉｌｈｏ［７］针对 Ｌ型复合材料单搭接接
头，基于 ＸＦＥＭ模拟了拉伸载荷下胶层的裂纹扩
展，对比分析了不同损伤起始准则下的接头强度

预测值，研究发现，采用最大应力准则和二次应力

准则获得的预测结果与试验数据较为接近。

在载荷工况下，胶接接头中胶层与板材界面

易于出现脱粘现象，同时胶层内部裂纹与界面脱

粘损伤之间存在相互影响。近年来，一种 ＸＦＥＭ
和 ＣＺＭ相结合的数值分析方法可以更好地描述
这一耦合失效模式，引起了学者们的关注。Ｍｕ
ｂａｓｈａｒ等［８］

基于 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法，模拟了单搭
接接头胶层倒角区域的裂纹扩展情况，胶层内部

初始裂纹在拉伸载荷下，同时向界面处与胶层外

侧扩展，引起胶层开裂与界面分层。Ｓｔｕｐａｒｕ等［９］

研究了含２条初始裂纹的铝碳纤维复合材料单
搭接接头在拉伸载荷下的裂纹扩展，并探讨了厚

度参数对接头强度的影响。冯威等
［１０］
针对斜接

修补复合材料胶层，将 ＸＦＥＭ与 ＣＺＭ结合，实现
了胶层内部缺陷与界面脱粘耦合现象的描述。此

外，Ｚｈｉ等［１１］
采用内聚力接触（ＳｕｒｆａｃｅｂａｓｅｄＣｏ

ｈｅｓｉｖｅＣｏｎｔａｃｔ）和 ＸＦＥＭ相结合的方式，模拟了横
向拉伸载荷下单向复合材料的细观损伤演化

过程。

目前，关于 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法在胶接接头力
学性能分析方面的研究还较为有限，对胶层裂纹

与界面脱粘损伤之间相互作用的研究还处于探索

阶段；相关研究主要基于单搭接接头，对双搭接、

斜搭接接头的性能分析工作较少；且缺乏内聚力

单元和内聚力接触在 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法中有效
性的对比分析，对此需要展开进一步的研究。本

文基于 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法，采用内聚力单元和内
聚力接触描述胶层／板材界面，建立单／双搭接接
头有限元模型；模拟胶层内部裂纹扩展及界面脱

粘现象，并预测接头拉伸强度；与已有文献［１２］
试验数据对比，验证内聚力单元和内聚力接触

２种界面建模方法与 ＸＦＥＭ耦合的可行性和适用
性。探讨初始裂纹长度、界面性能参数对接头强

度的影响规律。

１　数值方法与损伤模型

１．１　扩展有限元法

ＸＦＥＭ是由美国西北大学 Ｂｅｌｙｔｓｃｈｋｏ等［１３］
于

１９９９年首次提出，是一种解决断裂力学问题的新
的有限元方法。经过２０年的发展，ＸＦＥＭ已成为
计算不连续力学问题的一种有效数值方法。

ＸＦＥＭ采用独立于网格划分的思想解决裂纹扩展
等不连续问题，在保留传统有限元所有优点的同

时，并不需要对结构内部存在的裂纹等缺陷进行

网格划分，对网格依赖程度低，裂纹无需与网格边

界重合，裂纹扩展时也无需对网格进行重构，裂尖

位置也无需进行网格加密处理，在处理裂纹扩展

问题方面优势十分明显。

ＸＦＥＭ基于单位分解思想［１４１５］
，在传统有限

元的基础上加入反映裂纹面和裂纹尖端的位移插

值函数，表示为

ｕｈ（ｘ）＝∑
Ｉ∈Ｎ
ＮＩ（ｘ (） ｕＩ＋Ｈ（ｘ）ａＩ＋∑

４

α＝Ｉ
Ｆα（ｘ）ｂ

α )Ｉ
（１）

式中：ｕｈ（ｘ）为位移插值函数；ＮＩ（ｘ）为标准有限
元的形函数，Ｉ为整个裂纹区域的点集；Ｆα（ｘ）为

裂纹尖端附近位移场函数；ｕＩ、ａＩ、ｂ
α
Ｉ为节点位移；

Ｈ（ｘ）为穿过裂纹面的不连续跳跃函数，可取为
Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ函数：

Ｈ（ｘ）＝ １ 　　（ｘ－ｘ）·ｎ≥０
－１ 　　{

其他
（２）

式中：ｘ为高斯样本点；ｘ为位于裂纹上距离 ｘ最
近的点；ｎ为单位外法线矢量。

在 ＸＦＥＭ中，水平集法被用来描述裂纹面或
夹杂界面的位置以及追踪裂纹的扩展。采用比界

面维数高一维的零水平集函数 （ｘ（ｔ），ｔ）来描述
与网格无关的间断。在计算的过程中，间断上的

点始终满足：

（ｘ（ｔ），ｔ）＝０ （３）
空间中满足这一条件的点形成一个集合 γ（ｔ）。

一种常用的水平集函数构造方法是符号距离

函数：

（ｘ，ｔ）＝± ｍｉｎ
ｘｙ∈γ（ｔ）

ｘ－ｘｙ （４）

式中：ｘｙ为 γ（ｔ）上的动点。
对于有端点的间断，用水平集函数 ｇ反映裂

纹尖端每一个端点的位置。端点 ｘｉ相对应的水
平集函数可表示为

ｇｉ＝（ｘ－ｘｉ）·
ｖｉ
ｖｉ

（５）

２２１２
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式中：ｖｉ为端点 ｘｉ的移动速度。
通过构造符号距离函数的方法，裂纹面 Γｃ

的位置可表示为

Γｃ ＝｛ｘ∈ Ω ｆ（ｘ）＝０且 ｇ（ｘ，ｔ）＞０｝ （６）

式中：Ω为求解域。
对于混合模式下的裂纹扩展，目前普遍应用

的断裂判据有最大主应力准则、最小应变能密度

因子准则、最大能量释放率准则等
［１６］
。其中，最

大主应力准则在工程界的应用最为广泛，该准则

假定裂纹沿着最大周向拉应力 σθ达到最大值的
方向开裂，且当最大拉应力强度因子 Ｋθｍａｘ达到临
界值 Ｋθｃ时，裂纹失稳扩展。其断裂准则为

Ｋθｍａｘ ＝ｃｏｓ
θ０
２ ＫⅠｃｏｓ

２θ０
２
－
３ＫⅡ
２
ｓｉｎθ( )０ ＝Ｋθｃ

（７）
式中：θ０为开裂角；ＫⅠ和 ＫⅡ分别为Ⅰ型和Ⅱ型裂
纹应力强度因子。

１．２　胶层的裂纹起始和扩展准则
本文基于 ＡＢＡＱＵＳ商业有限元软件平台，采

用 ＸＦＥＭ对胶层内部的裂纹扩展进行分析。采
用最大主应力准则来判断胶层裂纹的起始开裂。

ｆ＝
＜σｍａｘ ＞
σ０ｍａｘ

（８）

式中：σｍａｘ为最大主应力；“＜ ＞”为 Ｍａｃａｕｌａｙ算

子，表示在压缩载荷下不会产生新裂纹；σ０ｍａｘ为最
大许用应力。当 ｆ的值达到 １时，裂纹开始扩展。
当满足损伤起始准则后，材料进入损伤演化阶段。

损伤演化规律有基于位移与基于能量 ２种方
式

［１７］
。本文在 ＸＦＥＭ区域采用基于能量的 Ｐｏｗｅｒ

Ｌａｗ法则：
ＧⅠ
ＧⅠ

{ }
Ｃ

＋ ＧⅡ
ＧⅡ

{ }
Ｃ

＋ ＧⅢ
ＧⅢ

{ }
Ｃ

＝１ （９）

式中：ＧⅠ、ＧⅡ、ＧⅢ分别为胶层Ⅰ、Ⅱ、Ⅲ型裂纹的
应变能释放率；ＧⅠＣ、ＧⅡＣ、ＧⅢＣ分别为对应胶层临
界应变能释放率。用损伤变量来表示裂纹所在单

元的整体损伤，随着损伤的演化，损伤变量值从 ０
演变为１，其中１表示富集单元完全开裂。
１．３　界面损伤模型

本文采用 ＣＺＭ来模拟胶层／板材的界面脱粘
分层现象。ＡＢＡＱＵＳ提供了内聚力单元和内聚力
接触 ２种界面建模方式。对于内聚力单元，可以
直接对界面的材料属性进行定义；而内聚力接触

通过设定“粘接”接触的方式来模拟界面间的脱

粘损伤
［１８］
，内聚力接触是一种接触属性而不是材

料属性。界面双线性 ＴｒａｃｔｉｏｎＳｅｐａｒａｔｉｏｎ本构如
图１所示。图中：Ａ点为界面单元最大应力处，Ｂ

点为界面单元完全失效点，Ｃ点为ＡＢ段任一关键
点，在ＡＢ段卸载时，载荷将沿ＯＣ段下降，δｆｎ和 δ

ｆ
ｓｈｅａｒ

分别为正拉和剪切模式下的完全损伤位移。

图 １　界面双线性 ＴｒａｃｔｉｏｎＳｅｐａｒａｔｉｏｎ本构

Ｆｉｇ．１　ＢｉｌｉｎｅａｒＴｒａｃｔｉｏｎＳｅｐａｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｉｎｔｅｒｆａｃｅ

纯Ⅰ、Ⅱ及Ⅲ型模式如图 １（ａ）所示，单一模
式下界面损伤起始点对应的界面相对位移 δ０１、δ

０
２、

δ０３，有

δ０１ ＝
Ｎ
ｋ１

δ０２ ＝
Ｓ
ｋ２

δ０３ ＝
Ｔ
ｋ













３

（１０）

式中：Ｎ为界面法向强度；Ｓ和 Ｔ为界面剪切强
度；ｋ１和 ｋ２、ｋ３分别为界面法向和切向刚度。

完全失效点对应的界面相对位移 δｆ１、δ
ｆ
２、

δｆ３，有

δｆ１ ＝
２ＧⅠＣ
Ｎ

δｆ２ ＝
２ＧⅡＣ
Ｓ

δｆ３ ＝
２ＧⅢＣ













Ｔ

（１１）

实际中，界面损伤起始、扩展一般在混合模式

载荷作用下产生，混合模式下界面双线性 Ｔｒａｃ
ｔｉｏｎＳｅｐａｒａｔｉｏｎ本构关系如图 １（ｂ）所示。本文假
设界面剪切向强度 Ｓ＝Ｔ，界面应变能释放率
ＧⅡＣ ＝ＧⅢＣ，界面刚度 ｋ１＝ｋ２＝ｋ３＝Ｋ。
　　定义混合模式下界面相对位移 δｍ为

δｍ ＝ 〈δ１〉
２＋δ２２＋δ槡

２
３ ＝ 〈δ１〉

２＋δ２槡 ｓｈｅａｒ （１２）
式中：δ１和 δ２、δ３分别为法向和 ２个切向的相对

３２１２
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位移；δｓｈｅａｒ为界面单元切向相对位移；〈ｘ〉为 Ｍａ
ｃａｕｌａｙ算子，其定义为

〈ｘ〉＝
０ 　ｘ≤０
ｘ 　ｘ≥{ ０

（１３）

定义参数 β＝δｓｈｅａｒ／δ１，界面损伤起始准则采
用二次应力准则，可得混合模式下的初始损伤位

移 δ０ｍ，上标０表示初始值，其表达式为

δ０ｍ ＝
δ０１δ

０
ｓｈｅａｒ

１＋β２

（δ０ｓｈｅａｒ）
２＋（βδ０１）槡

２ 　δ１ ＞０

δ０ｓｈｅａｒ 　δ１≤
{

０

（１４）
界面最终失效采用二次应变能释放率准则，

可得到混合模式下的界面完全损伤位移 δｆｍ，表达
式为

δｆｍ ＝
２（１＋β２）
Ｋδ０ｍ

１
ＧⅠ

( )
Ｃ

２

＋ β２

ＧⅡ
( )

Ｃ
[ ]

２ －１／２

δ１ ＞０

（δｆ２）
２＋（δｆ３）槡

２ δ１≤
{

０

（１５）
定义混合模式下界面最大相对位移 δｍａｘｍ 为

δｍａｘｍ ＝ｍａｘ｛δｍａｘｍ ，δｍ｝ （１６）
考虑到界面损伤的不可逆性，界面损伤变量

ｄ的演化规律为

ｄ＝
δｆｍ（δ

ｍａｘ
ｍ －δ０ｍ）

δｍａｘｍ （δ
ｆ
ｍ －δ

０
ｍ）
　　ｄ∈ ［０，１］ （１７）

２　单／双搭接接头有限元模型

２．１　材料参数
在本文单／双搭接接头有限元模型中，板材材

料为 ＡＷ６０８２／Ｔ６５１铝合金，胶层材料为 ＡＶ１３８
环氧树脂，材料力学性能参数选自文献［１９］，列
于表１中。

表 １　ＡＷ６０８２／Ｔ６５１和 ＡＶ１３８材料参数［１９］

Ｔａｂｌｅ１　ＭａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＡＷ６０８２／Ｔ６５１

ａｎｄＡＶ１３８［１９］

参数 ＡＷ６０８２／Ｔ６５１ ＡＶ１３８

Ｅ／ＭＰａ ７００７０ ４８９０

ν ０．３３ ０．３５

δｆ／ＭＰａ ３２４ ３９．４５

τｆ／ＭＰａ ３０．２

ＧⅠＣ／（Ｎ·ｍｍ
－１） ０．２

ＧⅡＣ／（Ｎ·ｍｍ
－１） ０．３８

　注：Ｅ—弹性模量；ν—泊松比；δｆ—法向强度；τｆ—剪切强度。

２．２　几何模型
单／双搭接接头的二维模型如图 ２所示。其

中，双搭接接头模型在左板下边界处关于水平方

图 ２　单／双搭接接头几何模型

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｏｆｓｉｎｇｌｅａｎｄｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓ

向对称，故后续有限元建模时取 １／２模型进行分
析，限制对称边界在对称方向上的位移 ＵＹ。

图２中，胶层厚度 ｔＡ ＝１ｍｍ，胶层长度 Ｌ０＝
２０ｍｍ，上下铝合金板材长度 ＬＴ＝１００ｍｍ，板材厚
度 ｔｐ＝５ｍｍ，板材宽度为 ２５ｍｍ。接头左端被夹
持而完全固定，在右端施加水平方向的位移载

荷 δ。在胶层左侧沿厚度方向 １／２处预设 ５ｍｍ
的初始裂纹。胶层用 ＸＦＥＭ进行定义，胶层／板
材界面采用内聚力单元和内聚力接触２种不同方
法建立有限元模型。

２．３　有限元模型
对于单／双搭接接头有限元模型，板材单元尺

寸为 １ｍｍ×１ｍｍ；胶层单元沿水平方向尺寸为
０．２ｍｍ。胶层沿厚度方向采用了 ｂｉａｓ功能，对裂
纹扩展区域网格进行加密处理，保证模型计算的

收敛性，同时减少计算时间。沿着裂纹的扩展方

向布种数为３０，比例为５，胶层网格数量为１５００。
板材与胶层的网格类型采用平面应变单元 ＣＰＥ４。

对于 ＣＺＭ，内聚力单元和内聚力接触采用相
同的参数，界面的材料属性与胶层的材料属性相

同
［１２］
，界面材料参数列于表 ２。为准确计算内聚

力模型内的应力场，内聚力单元网格密度必须足

够密，本文设定内聚力单元长度为 ０．１ｍｍ。界面
刚度应设定为一个足够大的值，保证在线弹性阶

段不发生界面过早分离
［１１］
，本文的界面初始刚度

设定为１０６Ｎ／ｍｍ。采用内聚力单元建模需要在
胶层与板材之间预设一层内聚力单元，并通过 Ｔｉｅ
的方式分别与胶层和板材绑定，如图 ３所示。而
采用内聚力接触，只需在界面处采用 ＣＺＭ接触属

性，无需划分额外单元。

在 ＡＢＡＱＵＳ隐式算法中，通过引入 ＣＺＭ来
模拟裂纹扩展等高度不连续问题，极易产生计算

不收敛的现象。通过给内聚力单元添加阻尼的方

４２１２
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表 ２　界面性能参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｉｎｔｅｒｆａｃｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

参数 数值

Ｋ／（Ｎ·ｍｍ－３） １×１０６

Ｎ／ＭＰａ ３９．４５
Ｓ＝Ｔ／ＭＰａ ３０．２
ＧⅠＣ／（ｍＪ·ｍｍ

－２） ０．２
ＧⅡＣ＝ＧⅢＣ／（ｍＪ·ｍｍ

－２） ０．３８

图 ３　ＸＦＥＭ／内聚力单元耦合有限元模型

Ｆｉｇ．３　ＦｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｕｓｉｎｇＸＦＥＭ／ｃｏｈｅｓｉｖｅ

ｅｌｅｍｅｎｔｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

式来改善有限元模型的收敛性被证实为一条有效

途径。黏度系数的选择对模型的收敛性、计算时

间、结果精度都有一定的影响，过小的黏度系数无

法有效改善收敛性，过大会降低计算精度且对损

伤演化有延缓作用。通常黏度系数的取值在

１０－３～１０－５对计算结果的影响可以被忽略［２０２２］
。

本文内聚单元黏度系数设为 １０－３，引入黏度系数
后模型收敛情况得到明显改善，经计算对比，黏度

系数的引入对预测强度的影响较小。

３　数值验证与参数讨论

３．１　数值验证
本文考虑了网格密度对模拟结果的影响，预

测了不同胶层网格下，单搭接接头的最大载荷及

对应的位移。胶层网格数量分别为 ７５０、１５００、
３０００和６０００时得出的预测数据列于表 ３。可以
看出，当胶层网格数量大于１５００时，网格密度对胶
接接头强度的影响较小。本文计算模型初始网格

密度可以在满足计算精度的前提下减小计算时间。

为了验证本文所用方法的正确性，首先建立

了 ＸＦＥＭ与内聚力单元和内聚力接触耦合的２种

表 ３　网格数量对单搭接接头最大载荷位移

预测结果的影响

Ｔａｂｌｅ３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｌｅｍｅｎｔｎｕｍｂｅｒｏｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄ

ｍａｘｉｍｕｍｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅｌａｐｊｏｉｎｔ

网格数量 最大载荷／Ｎ 位移／ｍｍ

７５０ ５６０２．６３ ０．２０１
１５００ ５５４４．７３ ０．１９３
３０００ ５５４３．７１ ０．１９２
６０００ ５４０７．２８ ０．１９０

单搭接二维模型，并在拉伸载荷下，得出载荷位
移曲线，如图４（ａ）所示。

在曲线上升阶段，随着载荷的逐渐增大，胶层

开始出现损伤，裂纹沿着最大主应力法向扩展。

在曲线最高点，初始裂纹扩展至界面处，并开始引

起界面脱粘的产生。随后裂纹沿界面扩展，直至

单搭接接头完全破坏失效。仿真得出的接头失效

形式与文献［８］的试验现象一致；与文献［１２］的
模拟结果对比，裂纹的扩展路径完全一致。在试

验数据上，２种界面建模方法得到的预测强度高
于文献［１２］中的试验值，接头失效时对应的位移
量比试验值小，如表 ４所示。这可能是由于本文
有限元模型中未考虑接头制造缺陷的缘故。

鉴于单搭接接头模型的可行性，采用同样的

方式对双搭接接头的强度进行预测。对于双搭接

接头，由于缺少相应的试验对比数据，本文仅采用

图 ４　搭接接头的载荷位移曲线

Ｆｉｇ．４　Ｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｌａｐｊｏｉｎｔｓ

５２１２
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表 ４　单搭接模型最大载荷位移数据与试验数据对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｘｉｍｕｍｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｒｅｓｕｌｔａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｆｏｒｓｉｎｇｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｍｏｄｅｌ

数据及相对误差 最大载荷／Ｎ 位移／ｍｍ

试验数据 ５５００．２ ０．２０５

仿真数据
内聚力单元 ５５３５ ０．１９０
内聚力接触 ５５５１ ０．１７８

相对误差／％
内聚力单元 ０．６ ７．３
内聚力接触 ０．９ １７．０

ＸＦＥＭ与内聚力单元和内聚力接触耦合的 ２种建
模方式，对双搭接接头的强度进行数值预测和对

比分析。双搭接接头模型得出的载荷位移曲线
如图４（ｂ）所示。２种建模方法得到的曲线和强
度预测值都非常接近，可认为 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法
同样适用于双搭接接头模型。

３．２　裂纹扩展及界面脱粘分析
在拉伸载荷下，初始裂纹的右端最先满足损

伤起始准则，裂纹贯穿附近的富集单元开始扩展，

并最终穿透整个胶层内部，如图 ５所示（未显示
单元变形情况）。图中 ＳＴＡＴＵＳＸＦＥＭ表示扩展有
限元的单元状态，范围在 ０～１之间，１表示单元

图 ５　裂纹在胶层中的起始、扩展过程

Ｆｉｇ．５　Ｃｒａｃｋｉｎｉｔｉａｔｉｏｎａｎｄｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎ

ａｄｈｅｓｉｖｅｌａｙｅｒ

完全 损 伤，无 单 位。当 轴 向 位 移 ｕ加 载 到
０．０８４ｍｍ时，达到损伤起始应力值，裂纹开始扩
展并穿透一个单元；当轴向位移加载到 ０．１１８ｍｍ
时，裂纹扩展到胶层／板材界面处；随着位移的继
续增加，裂纹沿界面继续向前扩展。

本文中设定内聚力单元的损伤变量达到０．９８
时，内聚力单元失效删除，以达到模拟裂纹沿着界

面逐渐扩展的效果。在单搭接接头模型中，分别

用２种界面建模方法得到的界面分层情况分别如
图６（ａ）和图６（ｂ）所示。图中 ＳＤＥＧ表示单元的
尺寸刚度梯度，范围在 ０～１之间，１表示完全损
伤，无单位。当轴向位移加载到０．１４３ｍｍ时，部

图 ６　２种不同界面建模方法的界面分层情况对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｔｅｒｆａｃｅｄｅｂｏｎｄｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏ

ｉｎｔｅｒｆａｃｅｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ
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分内聚力单元失效删除，产生界面分层现象。对

于内聚力接触模型，在轴向位移为 ０．１６１ｍｍ时，
胶层与板材部分脱粘，界面出现分层。

值得注意的是，同样的分层现象也会发生在

胶层上表面的右端与板材的交界处。内聚力单元

和内聚力接触的脱粘分层效果如图６（ｃ）和图６（ｄ）
所示，界面沿着与位移加载相反的方向逐渐分层，

在双搭接接头模型中也观察到了类似的现象。

３．３　参数的影响
３．３．１　初始裂纹长度的影响

本文采用 ＸＦＥＭ与内聚力单元耦合的模型
（以下讨论均采用该模型），探讨不同初始裂纹长

度对搭接接头强度的影响。初始裂纹位置在胶层

左侧沿厚度方向１／２处，长度分别为３、５和７ｍｍ，
预测的载荷位移曲线如图 ７所示。结果表明：搭
接接头的强度随着初始裂纹长度的增大而下降；

在双搭接接头中，强度下降更为明显，且对应的失

效位移也随之减小。这是由于随着初始裂纹长度

增加，胶层内初始贯穿缺陷增大，载荷下越容易引

起裂纹扩展、胶层失效并影响胶接接头强度；而在

双搭接接头模型中有 ２层胶层，即预设裂纹为
２条，初始缺陷的增加及相互影响，使得初始裂纹

图 ７　搭接接头载荷位移曲线随裂纹长度的变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈ

ｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈｆｏｒｌａｐｊｏｉｎｔｓ

长度对双搭接接头强度的影响变大。此外，不同

长度的裂纹，在相同的位移载荷下，裂纹的扩展路

径大致相同；以 １３０°左右的角度扩展至界面，并
引起界面出现分层；不同初始长度裂纹在胶层内

部扩展的长度接近一致。

为了更加直观地了解裂纹对结构承载能力的

影响，本文对比了无初始裂纹的接头失效情形。

模拟结果发现，在不含初始裂纹的情况下，胶层的

左下角界面最先出现分层现象，随后在临近区域

有小裂纹出现。随着载荷的增大，界面进一步分

层，裂纹向界面处扩展。此外，接头的强度有一定

提高，对应的失效位移无明显变化。

３．３．２　界面参数的影响
界面刚度、界面强度和断裂能释放率是内聚

力模型的３个重要参数，本文分别讨论了这 ３个
参数对胶接接头强度预测值的影响。

１）界面刚度
不同界面刚度搭接接头的载荷位移曲线预

测结果如图８所示。胶接接头的失效位移随着界
面刚度的增大而减少。当界面刚度取值在 １×
１０６～１×１０７Ｎ／ｍｍ３时，胶接接头强度值吻合较好，
计算收敛性也有所提高，因此搭接接头有限元建

图 ８　搭接接头载荷位移曲线随界面刚度的变化

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈ

ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓｆｏｒｌａｐｊｏｉｎｔｓ
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模时，推荐胶层／板材界面刚度值设在１×１０６～１×
１０７Ｎ／ｍｍ３之间。

２）界面强度
如图９（ａ）、图９（ｂ）所示，界面强度对单／双搭

接接头的载荷位移曲线有着明显的影响。界面原
始强度用 δ表示，０．５δ为界面强度的０．５倍，以此
类推。界面强度提高到２δ的时候，单、双搭接接头
的最大载荷分别提高了约 ５２％与 ６２％，且与之对
应的失效位移也明显增大。在有限元分析中，同时

观察到增大或减少界面强度对胶层内部的裂纹扩

展路径无明显影响。

此外，本文还探讨了界面应变能释放率对载

荷位移曲线的影响。发现断裂能释放率的变化对
接头力学性能的影响很小，对裂纹扩展路径也没有

明显影响。

图９　搭接接头载荷位移曲线随界面强度的变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏａｄｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈ

ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｔｒｅｎｇｔｈｆｏｒｌａｐｊｏｉｎｔｓ

４　结　论

１）建立了 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合的单／双搭接接头
模型，并将搭接模型的预测强度与试验数据对比，

验证了 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法模拟胶层内部裂纹扩展
和界面分层现象的可行性和有效性。

２）裂纹在胶层内部沿着最大主应力法向扩

展，从胶层内部一直扩展到界面，随后会引起界面

的分层。胶层与板材的上下界面随着位移载荷的

不断增大，会出现不同的分层现象。

３）胶层的初始裂纹长度对裂纹扩展的路径影
响不大，但对胶接接头的强度有很大影响。随着初

始裂纹长度的增加，不仅会降低胶接接头的强度，

也会使接头的失效位移降低。

４）界面刚度的大小对计算精度的影响较大，
本文推荐界面刚度取值为１×１０６～１×１０７Ｎ／ｍｍ３。
界面强度变化对胶接接头的强度有很大的影响，

而应变能释放率对接头强度的影响很小；界面强

度和应变能释放率其数值大小对裂纹扩展路径无

明显影响。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＢＵＤＨＥＳ，ＢＡＮＥＡＭＤ，ＢＡＲＲＯＳＳＤ．Ａｎｕｐｄａｔｅｄｒｅｖｉｅｗｏｆ

ａｄｈｅｓｉｖｅｌｙｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｈｅｓｉｏｎａｎｄＡｄｈｅｓｉｖｅｓ，２０１７，７２：３０４２．

［２］ＳＡＮＴＯＳＴＦ，ＣＡＭＰＩＬＨＯＲＤＳＧ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆａｄ

ｈｅｓｉｖｅｌｙｂｏｎｄｅｄｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓｂｙｔｈｅｅｘｔｅｎｔｅｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＦｉｎｉｔｅＥｌｅｍｅｎｔｓｉｎＡｎａｌｙｓｉｓＤｅｓｉｇｎ，２０１７，１３３

（１）：１９．

［３］ＫＩＮＬＯＣＨＡＪ．Ａｄｈｅｓｉｏｎａｎｄａｄｈｅｓｉｖｅｓ：Ｓｃｉｅｎｃｅａｎｄｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｌｏｎｄｏｎ：Ｃｈａｐｍａｎ＆Ｈａｌｌ，１９８７．

［４］ＳＨＩＮＫＣ，ＬＥＥＪＪ．Ｂｏｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｅｎｓｉｌｅｌｏａｄ

ｂｅａｒｉｎｇｃａｐａｃｉｔｉｅｓｏｆｃｏｃｕｒｅｄｓｉｎｇｌｅａｎｄｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓｗｉｔｈ

ｓｔｅｅｌａｎｄｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｅｐｏｘｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｄｈｅｒｅｎｄｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒ，２００３，３７（３）：４０１４２０．

［５］ＲＩＢＥＩＲＯＴＥＡ，ＣＡＭＰＩＬＨＯＲＤＳＧ，ＳＩＬＶＡＬＦＭＤ．Ｄａｍ

ａｇｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｌｕｍｉｎｉｕｍａｄｈｅｓｉｖｅｌｙｂｏｎｄｅｄｓｉｎｇｌｅ

ｌａｐｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１６，１３６：２５３３．

［６］ＭＯＹＡＳＡＮＺＥＭ，ＩＶＡＥＺＩ，ＧＡＲＣＩＡＣＡＳＴＩＬＬＯＳＫ．Ｅｆｆｅｃｔ

ｏｆｔｈｅｇｅｏｍｅｔｒｙｉｎｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｓｉｎｇｌｅｌａｐａｄｈｅｓｉｖｅｊｏｉｎｔｓｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓｕｎｄｅｒｕｎｉａｘｉａｌｔｅｎｓｉｌｅｌｏａｄ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎ

ａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｈｅｓｉｏｎａｎｄＡｄｈｅｓｉｖｅｓ，２０１７，７２：２３２９．

［７］ＸＡＲ?ＪＴＳ，ＣＡＭＰＩＬＨＯＲＤＳＧ．Ｓｔｒｅｎｇｔｈｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｈｙ

ｂｒｉｄｓｉｎｇｌｅＬｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓｂｙｔｈｅｅｘｔｅｎｄｅｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１８，１８３：３９７４０６．

［８］ＭＵＢＡＳＨＡＲＡ，ＡＳＨＣＲＯＦＴＩＡ，ＣＲＯＣＯＭＢＥＡＤ．Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇ

ｄａｍａｇｅａｎｄｆａｉｌｕｒｅｉｎａｄｈｅｓｉｖｅｊｏｉｎｔｓｕｓｉｎｇａｃｏｍｂｉｎｅｄＸＦＥＭ

ｃｏｈｅｓｉｖｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＴｈｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｈｅｓｉｏｎ，

２０１４，９０（８）：６８２６９７．

［９］ＳＴＵＰＡＲＵＦＡ，ＡＰＯＳＴＯＬＤＡ，ＣＯＮＳＴＡＮＴＩＮＥＳＣＵＤＭ．Ｃｏ

ｈｅｓｉｖｅａｎｄＸＦＥＭ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆａｄｈｅｓｉｖｅｆａｉｌｕｒｅｆｏｒｄｉｓｓｉｍｉｌａｒ

ｓｉｎｇｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｄｉａＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＩｎｔｅｇｒｉｔｙ，２０１６，２：３１６

３２５．

［１０］冯威，徐绯，由昊．ＸＦＥＭ与 ＣＺＭ耦合下斜接修补复合材料

的胶层损伤和缺陷分析［Ｊ］．复合材料学报，２０１８，３５（５）：

３２８３３４．

ＦＥＮＧＷ，ＸＵＦ，ＹＯＵＨ．Ａｄｈｅｓｉｖｅｄａｍａｇｅａｎｄｄｅｆｅｃｔａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｓｃａｒｆｒｅｐａｉｒｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇＸＦＥＭａｎｄＣＺＭ［Ｊ］．

ＡｃｔａＭａｔｅｒｉａｅＣｏｍｐｏｓｉｔａｅＳｉｎｉｃａ，２０１８，３５（５）：３２８３３４（ｉｎ

８２１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 周伟，等：基于 ＸＦＥＭＣＺＭ耦合法的胶接接头裂纹扩展分析及强度预测

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＺＨＩＪ，ＺＨＡＯＬＢ，ＺＨＡＮＧＪＹ，ｅｔａｌ．Ａｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｓｉｍｕｌａｔｉｎｇｔｈｅｍｉｃｒｏｓｃｏｐｉｃｄａｍａｇｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｉｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｕｎｄｅｒ

ｕｎｉａｘｉａｌｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｔｅｎｓｉｏｎ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓ，

２０１６，２３（３）：２５５２６９．

［１２］ ＳＴＵＰＡＲＵＦ，ＣＯＮＳＴＡＮＴＩＮＥＳＣＵＤＭ，ＳＡＮＤＵＭ．Ａｃｏｍ

ｂｉｎｅｄｃｏｈｅｓｉｖｅｅｌｅｍｅｎｔｓＸＦＥＭ ａｐｐｒｏａｃｈｆｏｒａｎａｌｙｚｉｎｇｃｒａｃｋ

ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｉｎｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓ［Ｊ］．ＴｈｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｈｅｓｉｏｎ，

２０１６，９２（７９）：５３５５５２．

［１３］ＭＯ?ＳＮ，ＤＯＬＢＯＷ Ｊ，ＢＥＬＹＴＳＣＨＫＯ Ｔ．Ａ ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｗｉｔｈｏｕｔｒｅｍｅｓｈｉｎｇ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｆｏｒＮｕｍｅｒｉｃａｌＭｅｔｈｏｄｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９９，４６（１）：

１３１１５０．

［１４］庄茁．扩展有限单元法［Ｍ］．北京：清华大学出版社，２０１２：

３５３６．

ＺＨＵＡＮＧＺ．Ｅｘｔｅｎｔｅｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｔｓ

ｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１２：３５３６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＭＥＬＥＮＫＪＭ，ＢＡＢＵＳＫＡＩ．Ｔｈｅｐａｒｔｉｔｉｏｎｏｆｕｎｉｔｙｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄ：Ｂａｓｉｃｔｈｅｏｒｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅｔｈｏｄｓ

ｉｎＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９９６，１３９（１４）：

２８９３１４．

［１６］张绍云．基于扩展有限元法的螺旋裂纹扩展研究［Ｄ］．杭

州：浙江大学，２０１３．

ＺＨＡＮＧＳＹ．Ｓｔｕｄｙｏｎｈｅｌｉｃａｌｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｂｙｅｘｔｅｎｄｅｄｆｉ

ｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］冯坤．基于扩展有限元法与水平集法的结构裂纹扩展特性

研究［Ｄ］．杭州：浙江大学，２０１３．

ＦＥＮＧＫ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｒｅｓｅａｒｃｈｂａｓｅｄ

ｏｎｔｈｅｅｘｔｅｎｄｅｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄａｎｄｌｅｖｅｌｓｅｔｍｅｔｈｏｄ

［Ｄ］．Ｈａｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］胡丹．碳纤维增强复合材料界面裂纹扩展及损伤研究［Ｄ］．

北京：北京化工大学，２０１６．

ＨＵＤ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｉｎｔｅｒｆａｃｉａｌｃｒａｃｋｉｎｇａｎｄｄａｍａｇｅｏｆｔｈｅｃａｒ

ｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＣＡＭＰＩＬＨＯＲＤＳＧ，ＢＡＮＥＡＭＤ，ＰＩＮＴＯＡＭＧ．Ｓｔｒｅｎｇｔｈ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅａｎｄｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓｂｙｓｔａｎｄａｒｄａｎｄｅｘ

ｔｅｎｄｅｄｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｌｉｎｇ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｄｈｅｓｉｏｎａｎｄＡｄｈｅｓｉｖｅｓ，２０１０，３１（５）：３６３３７２．

［２０］ＺＨＡＯＬＢ，ＧＯＮＧＹ，ＺＨＡＮＧＪＹ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎ

ｇｒｏｗｔｈｉｎｍｕｌｔｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｌａｍｉｎａｔｅｓｕｎｄｅｒｍｏｄｅＩ／ＩＩｌｏａｄｉｎｇ

ｕｓｉｎｇｃｏｈｅｓｉｖｅｅｌｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１４，１１６：

５０９５２２．

［２１］ＣＨＥＮＪＹ，ＲＡＶＥＹＥ，ＨＡＬＬＥＴＴＳ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｄｅｌａｍｉ

ｎａｔｉｏｎｉｎｂｒａｉｄｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅＴｐｉｅｃｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，６９（１４）：２３６３２３６７．

［２２］ＰＥＺＺＯＴＴＡＭ，ＺＨＡＮＧＺＬ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｒｍａｌｍｉｓｍａｔｃｈｒｅｓｉｄｕ

ａｌｓｔｒｅｓｓｅｓｏｎｇｒａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙｍｉｃｒｏｃｒａｃｋｉｎｇｏｆｔｉｔａｎｉｕｍｄｉｂｏｒｉｄｅ

ｃｅｒａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅ，２０１０，４５（２）：３８２

３９１．　

　作者简介：

　周伟　男，硕士研究生。主要研究方向：复合材料损伤与断裂。

张超　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：复合材

料结构力学。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

Ｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｔｒｅｎｇｔｈｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｂｏｎｄｅｄ
ｊｏｉｎｔｓｂａｓｅｄｏｎＸＦＥＭＣＺＭｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

ＺＨＯＵＷｅｉ，ＺＨＡＮＧＣｈａｏ，ＧＡＮＳｈｕｙｕａｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＪｉａｎｇｓｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｚｈｅｎｊｉａｎｇ２１２０１３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎｄｉｎｔｅｒｆａｃｅｄｅｂｏｎｄｉｎｇｉｎｔｈｅａｄｈｅｓｉｖｅｌａｙｅｒｏｆｂｏｎｄｅｄ
ｊｏｉｎｔｓｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆＥｘｔｅｎｄｅｄＦｉｎｉｔｅＥｌｅｍｅｎｔＭｅｔｈｏｄ（ＸＦＥＭ）ａｎｄＣｏｈｅｓｉｖｅ
ＺｏｎｅＭｏｄｅｌ（ＣＺＭ）．Ｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｃｏｈｅｓｉｖｅｉｎｔｅｒｆａｃｉａｌｅｌｅｍｅｎｔａｎｄｓｕｒｆａｃｅｂａｓｅｄｃｏｈｅｓｉｖｅｃｏｎｔａｃｔｔｏｄｅｓｃｒｉｂｅ
ｔｈｅｉｎｔｅｒｆａｃｅｂｅｔｗｅｅｎａｄｈｅｓｉｖｅｌａｙｅｒａｎｄａｄｈｅｒｅｎｔ，ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｓｏｆｓｉｎｇｌｅａｎｄｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓ
ｗｅｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓｕｎｄｅｒｔｅｎｓｉｌｅｌｏａｄｉｎｇｗｅｒｅｐｒｅｄｉｃｔｅｄａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄ
ｗｉｔｈａｖａｉｌａｂｌｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｄａｔａ．ＴｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆＸＦＥＭＣＺＭｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｃｏｈｅ
ｓｉｖｅｅｌｅｍｅｎｔａｎｄｃｏｈｅｓｉｖｅｃｏｎｔａｃｔｉｎｔｅｒｆａｃｉａｌｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｗｅｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．Ｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ
ｆｒｏｍｔｈｅｉｎｔｅｒｉｏｒｏｆｔｈｅａｄｈｅｓｉｖｅｌａｙｅｒｔｏｔｈｅａｄｈｅｓｉｖｅｌａｙｅｒ／ａｄｈｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｆａｃｅｗａｓｓｉｍｕｌａｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｄａｍａｇｅ
ａｎｄｆａｉｌｕｒｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｎｔｈｉｓｐｒｏｃｅｓｓｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ，ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓ，
ｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄｓｔｒａｉｎｅｎｅｒｇｙｒｅｌｅａｓｅｒａｔｅｏｎｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓｗｅｒｅｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉ
ｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓｄｅｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｉｎｉｔｉａｌｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ，ａｎｄｉｔｉｓ
ｍｏｒｅｏｂｖｉｏｕｓｉｎｔｈｅｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｓｔｒｅｎｇｔｈｈａｖｅｇｒｅａｔｅｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅ
ｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓｗｈｉｌｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｔｒａｉｎｅｎｅｒｇｙｒｅｌｅａｓｅｒａｔｅｉｓｓｍａｌｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｂｏｎｄｅｄｊｏｉｎｔｓ；ＥｘｔｅｎｄｅｄＦｉｎｉｔｅＥｌｅｍｅｎｔＭｅｔｈｏｄ（ＸＦＥＭ）；ＣｏｈｅｓｉｖｅＺｏｎｅＭｏｄｅｌ（ＣＺＭ）；
ｃｒａｃｋ；ｉｎｔｅｒｆａｃｅｄｅｂｏｎｄｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２０６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１２２６１０：４０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１２２５．１７５３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＢＫ２０１８０８５５）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（２０１８Ｍ６４０４５９）；

ＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｏｆＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ（ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ
ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ）（ＭＣＭＳＥ０２１９Ｙ０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｃｈａｏ＠ｕｊｓ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２０年 １１月
第４６卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２０
Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０１９１１０２；录用日期：２０１９１２２７；网络出版时间：２０２００１１６１６：３３
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１１６．１３５１．００６．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１６０５３２２，５１５０５３１６）；山西省重点研发计划 （２０１９０３Ｄ１２１０６９，２０１８０３Ｄ１２１０９８）；山西省回国留学人

员科研资助项目 （２０１９００１，２０１７０３３）；流体动力与机电系统国家重点实验室开放基金 （ＧＺＫＦ２０１７２０，ＧＺＫＦ２０１８１５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｃｗｗａｎｇ＠ｙｅａｈ．ｎｅｔ

　引用格式：刘华，汪成文，郭新平，等．电液负载敏感位置伺服系统自抗扰控制方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（１１）：
２１３１２１３９．ＬＩＵＨ，ＷＡＮＧＣＷ，ＧＵＯＸＰ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎ
ｅｌｅｃｔｒｏｈｙｄｒａｕｌｉｃｌｏａｄｓｅｎｓｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１１）：２１３１２１３９（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０５６９

电液负载敏感位置伺服系统自抗扰控制方法

刘华１，汪成文１，２，，郭新平１，赵斌１，２，霍鹏飞３

（１．太原理工大学 机械与运载工程学院，太原 ０３００２４；

２．浙江大学 流体动力与机电系统国家重点实验室，杭州 ３１００５８；

３．山西智恒成科技有限公司，太原 ０３０００６）

　　摘　　　要：针对电液负载敏感系统中泵阀控制的耦合问题，提出了一种基于自抗扰算
法的解耦控制方法。首先，根据系统原理建立了负载敏感系统的状态空间模型。其次，针对阀

控和泵控子系统分别设计了位置自抗扰控制器（ＡＤＲＣ）和压力自抗扰控制器，将 ２个系统间
的动态耦合作用以及外部干扰和不确定性视作总扰动进行估计并给予补偿。最后，基于

ＡＭＥＳｉｍ和 ＭＡＴＬＡＢ联合仿真平台进行了仿真分析。结果表明：所提的控制方法能够消除阀
控子系统和泵控子系统的强耦合作用，提高系统的控制精度和鲁棒性。另外，在动态性能和节

能效率方面与纯阀控和泵控系统进行对比分析，仿真结果表明：基于自抗扰控制的负载敏感系

统的动态性能优于泵控系统，系统能效相对于阀控系统也有较大提升。

关　键　词：泵阀协调控制系统；电液负载敏感；自抗扰控制器 （ＡＤＲＣ）；扩张状态观
测器 （ＥＳＯ）；液压伺服系统

中图分类号：ＴＨ１３７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１３１０９

　　电液伺服系统因具有功率密度大、响应速度
快、控制精度高等特点，已被广泛应用于航空航

天、兵器、船舶、机床、冶金等众多领域中。电液伺

服系统从原理上可以分成 ２类：阀控系统和泵控
系统。其中，阀控系统属于节流控制，响应速度较

快，但是存在较大的压力损失和溢流损失，系统能

效较低，发热严重
［１５］
；泵控系统属于容积控制，

消除了压力损失和溢流损失，具有较高的能效，但

是其控制精度低、响应速度较慢
［５１０］
。为兼具阀

控系统的高精度、高频响和泵控系统的高能效，将

阀控系统与泵控系统进行了结合，形成了一种泵

阀协调控制的负载敏感系统，其成为了液压伺服

系统的一个研究热点
［１１］
。

负载敏感系统在原有的阀控系统的基础上，

增加了流量可调的泵源构成泵控压力伺服子系

统，通过调节泵输出的流量和压力来减少溢流损

失和压力损失。文献［１２１３］使用负载敏感泵作
为泵源，利用机液反馈的方式调节泵的排量，进而

改变泵输出的流量，达到控制泵输出压力的目的。

为了克服机液反馈引起的系统振荡、稳定性差的

缺点，文献［１４１５］采用伺服电机和定量泵的泵
源，使用电液反馈的方式控制电机的转速达到控

制泵输出压力的目的。

虽然电液负载敏感系统一定程度上兼顾了系

统能效和响应速度，但是负载敏感系统存在的泵

阀控制耦合问题限制了它在伺服领域的应用。具

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011015&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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体表现为：在作动器工作时，阀控子系统所需流量

是不断变化的，变化的流量会导致油源压力的波

动；同时油源压力的波动也会影响阀控子系统的

控制精度。为了进一步提高负载敏感系统的控制

效果，文献［１６］在泵控子系统中采用开环控制方
式，根据流量匹配原理实时计算输入伺服阀的控

制信号，避免了泵输出压力的振荡。在此基础上，

文献［１７］提出了流量前馈和压力反馈的控制方
法进一步提高泵控子系统的控制效果。文献［１８］
设计了滑模控制器提高阀控子系统的控制精度和

鲁棒性。

文献［１２１８］的研究内容主要集中在负载敏
感系统的组成结构和单个子系统的控制性能，没

有实现负载敏感系统的解耦控制。本文提出了基

于自抗扰算法的解耦控制方法，将 ２个子系统间
的动态耦合作用以及外部干扰和不确定性视作总

扰动进行估计并给予补偿，以期完成负载敏感系

统的解耦控制，提高负载敏感系统的控制精度，拓

宽负载敏感系统在伺服领域的应用。

本文首先描述了电液负载敏感位置伺服系统

原理，建立了负载敏感系统的数学模型，并进行自

抗扰控制器（ＡｃｔｉｖｅＤｉｓｔｕｒｂａｎｃｅＲｅｊｅｃｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，
ＡＤＲＣ）的设计。其次，通过仿真分析测试基于自
抗扰控制方法的负载敏感系统的性能。最后，在

动态性能和节能效率方面与阀控和泵控系统进行

对比分析。

１　负载敏感系统原理

电液负载敏感位置伺服系统结构如图 １所
示，该系统由泵控子系统和阀控子系统 ２部分组
成。其中，伺服电机、定量泵、压力控制器、压力传

感器、压力信号选择器构成泵控子系统；伺服阀、

作动器、位置传感器、位置控制器构成阀控子系

统。从职能分工的角度分析，泵控子系统控制泵

出口压力比进油腔压力高一个定值实现负载敏感

功能，减少节流损失和溢流损失；阀控子系统则用

于实现高精度、高频响的位置伺服控制。

在泵控子系统中，压力信号选择器首先根据

阀芯信号选择出进油腔的压力信号；其次与设定

压差信号相加得到泵控子系统压力指令信号；最

后压力控制器根据压力传感器测得的实际泵出口

压力信号和泵出口压力指令信号调节伺服电机的

转速实现泵出口压力闭环控制。在阀控子系统

中，位置控制器利用位置传感器测得的实际位置

信号和位置指令信号，调节伺服阀的阀芯实现作

动器位置闭环控制。

图 １　电液负载敏感位置伺服系统结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｅｌｅｃｔｒｏｈｙｄｒａｕｌｉｃｌｏａｄｓｅｎｓｉｎｇ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍ

２　负载敏感系统建模

２．１　阀控子系统建模
建模时规定：作动器向右运动为正，向左运动

为负；作动器左腔进油为正，出油为负；右腔出油

为正，进油为负。

作动器的输出力与负载平衡方程为

ｍ̈ｘｐ ＝Ａｐ（Ｐ１－Ｐ２）－Ｂｘｐ－ｆ（ｘｐ，ｘｐ，ｔ） （１）
式中：ｍ为负载质量，ｋｇ；ｘｐ为活塞位置，ｍ；ｘｐ为活

塞速度，ｍ／ｓ；̈ｘｐ为活塞加速度，ｍ／ｓ
２
；Ｐ１、Ｐ２为作动

器两腔的压力，Ｐａ；Ａｐ为作动器有效作用面积，ｍ
２
；

Ｂ为活塞及负载黏性阻尼系数，Ｎ·（ｍ·ｓ－１）；
ｆ（ｘｐ，ｘｐ，ｔ）为未建模力和外部干扰力，Ｎ，ｔ为
时间。

定义函数 Ｓ（）＝
１　≥０
０　{ ＜０

，令 α＝Ｃｄω·

２／槡 ρ，Ｃｄ为伺服阀的流量系数，ω为伺服阀的面

积梯度，ｍ，ρ为液压油密度，ｋｇ／ｍ３。通过伺服阀
的流量为

Ｑ１ ＝αｘｖ（Ｓ（ｘｖ） Ｐｓ－Ｐ槡 １ ＋

　　Ｓ（－ｘｖ） Ｐ１－Ｐ槡 ｒ）

Ｑ２ ＝αｘｖ（Ｓ（ｘｖ） Ｐ２－Ｐ槡 ｒ＋

　　Ｓ（－ｘｖ） Ｐｓ－Ｐ槡 ２













）

（２）

式中：Ｑ１、Ｑ２为作动器两腔的流量，ｍ
３／ｓ；ｘｖ为伺

服阀的阀芯位移，ｍ；Ｐｓ和 Ｐｒ分别为供油压力和
回油压力，Ｐａ。

伺服阀的频率响应远远高于整个系统，为了

简化建模过程，将伺服阀简化成比例环节
［１９］
。

２３１２
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　第 １１期 刘华，等：电液负载敏感位置伺服系统自抗扰控制方法

ｘｖ ＝ｋｖｕｖ （３）
式中：ｕｖ为伺服阀的输入信号；ｋｖ为伺服阀的增益。

为了简化公式形式，定义

Ｒ１ ＝αｘｖ（Ｓ（ｘｖ） Ｐｓ－Ｐ槡 １ ＋

　　Ｓ（－ｘｖ） Ｐ１－Ｐ槡 ｒ）

Ｒ２ ＝αｘｖ（Ｓ（ｘｖ） Ｐ２－Ｐ槡 ｒ＋

　　Ｓ（－ｘｖ） Ｐｓ－Ｐ槡 ２













）

结合式（３），通过伺服阀的流量方程改写为
Ｑ１ ＝ｋｖＲ１ｕｖ
Ｑ２ ＝ｋｖＲ２ｕ

{
ｖ

（４）

定义 ＰＬ＝Ｐ１－Ｐ２为负载压力，忽略作动器
的外泄，压缸两腔动态为

Ｐ
·

１ ＝
βｅ
Ｖ１
（Ｑ１－Ａｐｘｐ－ＣｖｌＰＬ）

Ｐ
·

２ ＝
βｅ
Ｖ２
（Ａｐｘｐ－Ｑ２＋ＣｖｌＰＬ









 ）

（５）

式中：Ｖ１、Ｖ２为液压缸两腔的容积，ｍ
３
；Ｃｖｌ为作动

器的内泄系数，ｍ３·ｓ－１·Ｐａ－１；βｅ为油液体积弹
性模量，Ｐａ。
２．２　泵控子系统建模

泵输出压力动态为

Ｐ
·

ｓ ＝
βｅ
Ｖｐ
［Ｄｐωｐ－Ｑ１－Ｃｐｌ（Ｐｓ－Ｐｒ）］ （６）

式中：Ｖｐ为定量泵的容积，ｍ
３
；Ｄｐ为定量泵的排

量，ｍ３·ｒ－１；ωｐ为定量泵的转速，ｒａｄ／ｓ；Ｃｐｌ为定

量泵的泄漏系数，ｍ３·ｓ－１·Ｐａ－１。
由于电机的频响远高于系统的工作频率，因

此可以将电机的动态简化成比例环节
［２０］
。

ωｐ ＝ｋｐｕｐ （７）
式中：ｕｐ为伺服电机的输入信号；ｋｐ为电机的转
速增益。

２．３　负载敏感系统状态空间模型
由式（１）～式（６）可得负载敏感系统的数学

模型为

ｓｙｓｐ Ｐ
·

ｓ＝
βｅＤｐｋｐ
Ｖｐ

ｕｐ－
βｅＣｐｌ
Ｖｐ
Ｐｓ－

βｅ（Ｑ１－ＣｐｌＰｒ）
Ｖ{
ｐ

ｓｙｓｖ

ｘ̈ｐ ＝
Ａｐ
ｍ
ＰＬ－Ｂｘｐ＋

ｆ（ｘｐ，ｘｐ，ｔ）
ｍ

Ｐ
·

Ｌ＝ｋｖβｅ
Ｒ１
Ｖ１
＋
Ｒ２
Ｖ( )
２

ｕｖ－βｅ
１
Ｖ１
＋１
Ｖ( )
２

Ａｐｘｐ－

　　βｅ
１
Ｖ１
＋１
Ｖ( )
２

ＣｖｌＰ





























Ｌ

（８）
式中：ｓｙｓｐ为泵控子系统，ｓｙｓｖ为阀控子系统。从
系统的微分方程可以看出，负载敏感系统本质上

是一个耦合的二输入输出系统。

为了方便控制器的设计和工程实践的应用，

文献［２１］根据奇异扰动理论忽略液压缸两腔动
态，将阀控系统降阶成二阶系统并且实现了高精

度的位置伺服控制。文献［１２］中给出了详细的
证明过程和实验结果，在此不再赘述。降阶后的

阀控系统为

ｘ̈ｐ ＝－
Ｂ
ｍ
＋
Ａ２ｐ（Ｖ

－１
１ ＋Ｖ

－１
２ ）

ｍ（Ｖ－１１ ＋Ｖ
－１
２ ）Ｃ

[ ]
ｖｌ

ｘｐ＋

　　
Ａｐ（Ｒ１Ｖ

－１
１ ＋Ｒ２Ｖ

－１
２ ）ｋｖ

ｍ（Ｖ－１１ ＋Ｖ
－１
２ ）

ｕ２＋
ｆ（ｘｐ，ｘｐ，ｔ）

ｍ
（９）

因此，系统式（８）可以降阶为

ｓｙｓｐ Ｐ
·

ｓ ＝
βｅＤｐｋｐ
Ｖｐ

ｕｐ－
βｅＣｐｌ
Ｖｐ
Ｐｓ－

βｅ（Ｑ１－ＣｐｌＰｒ）
Ｖ{
ｐ

ｓｙｓｖ

ｘ̈ｐ ＝－
Ｂ
ｍ
＋
Ａ２ｐ（Ｖ

－１
１ ＋Ｖ

－１
２ ）

ｍ（Ｖ－１１ ＋Ｖ
－１
２ ）Ｃ

[ ]
ｖｌ

ｘｐ＋

　　
Ａｐ（Ｒ１Ｖ

－１
１ ＋Ｒ２Ｖ

－１
２ ）ｋｖ

ｍ（Ｖ－１１ ＋Ｖ
－１
２ ）

ｕｖ＋
ｆ（ｘｐ，ｘｐ，ｔ）

























ｍ

（１０）
取状态变量 ｘ＝［ｘｐ１，ｘｖ１，ｘｖ２］

Ｔ ＝［Ｐｓ，ｘｐ，
ｘｐ］

Ｔ
，分别为泵出口的压力、负载的位置和负载

的速度，得到系统的状态空间模型。

ｘｐ１ ＝ａ１ｘ１＋ｂｐｕｐ＋ｄ１
ｘｖ１ ＝ｘｖ２
ｘｖ２ ＝ａ２ｘ３＋ｂｖｕｖ＋ｄ

{
２

（１１）

式中：

ｂｐ ＝
βｅＤｐｋｐ
Ｖｐ

ｂｖ ＝
Ａｐ（Ｒ１Ｖ

－１
１ ＋Ｒ２Ｖ

－１
２ ）ｋｖ

ｍ（Ｖ－１１ ＋Ｖ２）

ａ１ ＝
βｅＣｐｌ
Ｖｐ

ａ２ ＝－
ｂ
ｍ
＋
Ａ２ｐ（Ｖ

－１
１ ＋Ｖ

－１
２ ）

ｍ（Ｖ－１１ ＋Ｖ
－１
２ ）Ｃ

[ ]
ｖｌ

ｄ１ ＝－
βｅ（Ｑ１－ＣｐｌＰｒ）

Ｖｐ

ｄ２ ＝
ｆ（ｘｖ１，ｘｖ２，ｔ）

ｍ

３　自抗扰控制器设计

３．１　自抗扰控制器原理
自抗扰控制器如图 ２所示，包括扩张状态观

测器（ＥｘｔｅｎｄｅｄＳｔａｔｅＯｂｓｅｒｖｅｒ，ＥＳＯ）、扰动补偿和
误差反馈律３部分，ｒ、ｕ和 ｙ分别为系统的指令信
号、输入信号、输出信号。扩张状态观测器据被控

３３１２
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系统输出和控制输入来估计系统的状态和异于标

准型的“总扰动”；扰动补偿利用观测到的“总扰

动”把存在扰动、参数不确定性和非线性的系统

改造成标准的积分串联系统；误差反馈律利用观

测到的状态信号和指令信号实现误差反馈，使得

系统具有满意的闭环性能
［２２２６］

。

图 ２　自抗扰控制器结构

Ｆｉｇ．２　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＡＤＲＣ

３．２　负载敏感系统自抗扰控制器设计
本文利用自抗扰算法来实现解耦控制，其原

理是把整个系统分泵控系统和阀控子系统 ２部
分，分别设计位置自抗控制器和压力自抗扰控制

器，这样２个系统间的动态耦合作用以及外部干
扰就可以通过扩张状态观测器来估计并进行补

偿。具体结构如图３所示，Ｐｄ和ｘｄ分别为压力指
令信号和位置指令信号。

图 ３　负载敏感系统控制框图

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｔｒｏｌｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｌｏａｄｓｅｎｓｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

３．２．１　泵控子系统压力自抗扰控制器设计
为了方便设计控制器，定义 珋ｂｐ为 ｂｐ的估计

值，Δｂｐ＝ｂｐ－珋ｂｐ为二者的误差，ｘｐ２ ＝Δｂｐｕｐ ＋

ａ１ｘｖ１＋ｄ１，将泵控子系统模型改写为
ｘｐ１ ＝珋ｂｐｕｐ＋ｘ２
ｘｐ２ ＝ｈ（ｔ

{
）

（１２）

式中：ｈ（ｔ）为泵控子系统总扰动的变化率。
针对系统式（９）设计扩张状态观测为

ｚｐ１ ＝ｚｐ２＋珋ｂｐｕｐ－２ωｐｏ（ｚｐ１－ｘｐ１）
ｚｐ２ ＝－ω

２
ｐｏ（ｚｐ１－ｘｐ１

{
）

（１３）

式中：ｚｐ１、ｚｐ２分别为 ｘｐ１、ｘｐ２的估计值；ωｐｏ为扩张状
态观测器的带宽。

线性误差反馈及扰动补偿为

ｕｐ０ ＝ωｐｃ（Ｐｄ－ｚｐ１）

ｕｐ ＝
ｕｐ０－ｚｐ２
珋ｂ

{
ｐ

（１４）

式中：ωｐｃ为闭环压力伺服系统的带宽。
具体的控制器结构如图４所示。

图 ４　一阶压力自抗扰控制器结构

Ｆｉｇ．４　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅＡＤＲＣ

３．２．２　阀控子系统位置自抗扰控制器设计
从系统式（８）可以看出，阀控子系统的模型

为二阶，因此需要设计二阶的自抗扰控制器。位

置自抗扰控制器的设计过程和压力自抗扰控制过

程相同，因此直接给出位置自抗扰控制器的控制

律和控制器结构示意图，如图５所示。
扩张状态观测器为

ｚｖ１ ＝ｚｖ２－３ωｖｏ（ｚｐ１－ｘｖ１）
ｚｖ２ ＝ｚｖ３＋珋ｂｖｕｖ－３ω

２
ｖｏ（ｚｖ１－ｘｖ１）

ｚｖ３ ＝－ω
３
ｖｏ（ｚｖ１－ｘｖ１

{
）

（１５）

误差反馈及扰动补偿为

ｕｖ０ ＝ω
２
ｖｃ（ｘｄ－ｚｖ１）－ωｖｃｚｖ２

ｕｖ ＝
ｕｖ０－ｚｖ３
珋ｂ

{
ｖ

（１６）

式中：珋ｂｖ为 ｂｖ的估计值；ｚｖ１、ｚｖ２为 ｘｖ１、ｘｖ２的估计值；
ｚｖ３为阀控子系统总扰动的估计值；ωｖｏ为扩张状态
观测器的带宽；ωｖｃ为闭环位置伺服系统的带宽。

图 ５　二阶位置自抗扰控制器结构

Ｆｉｇ．５　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎＡＤＲＣ

４　系统性能测试

本文利用 ＡＭＥＳｉｍ和 ＭＡＴＬＡＢ联合仿真平
台进行仿真分析。在 ＡＭＥＳｉｍ中完成了液压模型
的搭建，ＭＡＴＬＡＢ中实现所提的控制方法。测试
了自抗扰控制的负载敏感系统的动态跟踪性能和

鲁棒性，并且与 ＰＩＤ控制下的系统进行了对比分
析。联合仿真模型如图 ６所示，模型参数和控制
器参数如表１所示。
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图 ６　ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ和 ＡＭＥＳｉｍ联合仿真模型

Ｆｉｇ．６　ＭＡＴＬＡＢ／ＳｉｍｕｌｉｎｋａｎｄＡＭＥＳｉｍｃｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

表 １　系统仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｙｓｔｅｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

Ｐｒ／Ｐａ ０

Ａｐ／ｍ
２ ６．４×１０－４

Ｃｐｌ／ｍ
３·ｓ－１·Ｐａ－１ ８．３３×１０－１２

ｍ／ｋｇ １０

Ｂ／（Ｎ·（ｍ·ｓ－１）） ５００

Ｄｐ／（ｍ
３·ｒ－１） ２×１０－５

ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ８５０

βｅ／ｂａｒ ７０００

珋ｂｐ ２０

ωｐｏ １０００

ωｐｃ ５００

珋ｂｖ ７

ωｖｏ ９００

ωｐｏ ３００

　注：１ｂａｒ＝１００ｋＰａ。

４．１　动态跟踪性能测试
测试负载敏感系统的动态跟踪能力时，位

置指令设为 ０．０４ｓｉｎ（２πｔ）ｍ，压差指令设为
２０ｂａｒ。此时，位置跟踪曲线、位置跟踪误差曲
线、进油口压差曲线分别如图 ７（ａ）、图 ７（ｂ）、
图 ７（ｃ）所示。

从图７（ａ）可以看出，无论 ＰＩＤ还是自抗扰控
制下都可以较好跟踪位置指令，但是从局部放大

图可以看出，自抗扰控制下系统的跟踪效果明显

优于 ＰＩＤ。从图７（ｂ）可以看出，ＰＩＤ控制下系统
的位置跟踪误差范围在 ０．００３ｍ以内，而自抗扰

控制下位置跟踪误差范围在 ０．００１ｍ以内，自抗
扰控制的系统位置跟踪误差明显小于 ＰＩＤ。

从图７（ｃ）可以看出，ＰＩＤ控制下系统进油口
压差在１８．５～２０．０ｂａｒ范围内波动，自抗扰控制
下系统压差稳定在 ２０ｂａｒ左右，自抗扰控制效果
明显优于 ＰＩＤ。

以上仿真结果说明了所提的控制方法能够消

除阀控子系统和泵控子系统的强耦合作用，提高

负载敏感系统的控制精度。

４．２　鲁棒性测试
能够对不确定的外部干扰和参数摄动进行抑

制，是高性能伺服系统必须具备的能力。

为了模拟实时变化的扰动力，仿真时加入频

率为２Ｈｚ、幅值为５００Ｎ的正弦干扰力，此时位置
跟踪误差曲线和进油口压差曲线分别如图８（ａ）和
图８（ｂ）所示。

从图８（ａ）可以看出，在加入正弦干扰力后
ＰＩＤ控制下的位置跟踪误差增大，在 ０～０．００４ｍ
范围内变化，而自抗扰控制下位置跟踪误差仍然

保持在０～０．００１ｍ范围内。从图 ８（ｂ）可以看
出，在加入干扰后，ＰＩＤ控制下的系统进油口压差
波动增大，在１７．５～２０．０ｂａｒ范围内波动，自抗扰
控制下的进油口压差仍能保持在２０ｂａｒ左右。

为了模拟系统参数摄动，仿真时负载质量由

１０ｋｇ变为２０ｋｇ，阻尼系数由５００Ｎ·（ｍ·ｓ－１）变
为２０００Ｎ·（ｍ·ｓ－１），泵的排量由２×１０－５ｍ３·ｒ－１

变为 １×１０－５ｍ３·ｒ－１。此时位置跟踪误差曲线
和进油口压差曲线分别如图 ９（ａ）和图 ９（ｂ）
所示。

５３１２
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图 ７　无干扰力情况下的正弦响应

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈｏｕｔｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇｆｏｒｃｅ

从图９（ａ）可以看出，系统参数变化后 ＰＩＤ控
制下系统的位置跟踪误差增大，在 ０～０．００４１ｍ
范围内变化，而自抗扰控制下系统位置跟踪误差

仍然保持０．００１ｍ以内。从图 ９（ｂ）可以看出，系
统参数变化后 ＰＩＤ控制下的进油口压差波动增
大，在１５～２０ｂａｒ范围内波动，自抗扰控制下的系
统进油口压差仍能保持在２０ｂａｒ左右。

以上仿真结果可得，所提的控制方法能够提

高负载敏感系统的鲁棒性。

图 ８　加入正弦干扰力的正弦响应

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｄｉｓｔｕｒｂｉｎｇｆｏｒｃｅ

图 ９　参数发生变化后的正弦响应

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｎｕｓｏｉｄａｌｒｅｓｐｏｎｓｅａｆｔｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎ
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５　系统对比与节能分析
为了进一步测试基于自抗扰控制的负载敏感

系统的控制性能和能效，将该系统与阀控系统和

泵控系统进行对比分析。为了保证对比的有效

性，泵控系统与阀控系统的参数均与负载敏感系

统相同。另外，将阀控系统的溢流压力设为 ４０
ｂａｒ，负载敏感系统的压差指令设为１５ｂａｒ，位置指
令设为幅值为 ０．０３ｍ的阶跃信号。阀控系统和
泵控系统均使用 ＰＩＤ控制器进行控制。此时３种
系统的位置跟踪曲线和泵输出实时功率、泵输出

的流量分别如图 １０（ａ）、图 １０（ｂ）、图 １０（ｃ）所
示，负载敏感系统中压力如图１０（ｄ）所示。

从图１０（ａ）可以看出，阀控系统的响应速度
最快，泵控系统的响应速度最慢，负载敏感系统的

响应速度介于二者之间，稍差于阀控系统。原因

是：负载敏感系统和阀控系统在工作时两腔的压

力都会发生变化，而泵控系统在工作时只有一腔

压力发生变化。另外，负载敏感系统加入了泵输

出压力控制，降低了泵输出的压力，所以响应速度

不如阀控系统。

从图１０（ｂ）可以看出，在３种系统中，阀控系
统泵输出的功率最大始终保持在 ８００Ｗ，泵控系
统中泵输出的功率在 ０～１６０Ｗ范围随着时间减
少，负载敏感系统的能效处于二者中间，在 ０～
４２０Ｗ范围随着时间减少。

从图１０（ｃ）可以看出，阀控系统输出的流量
为恒值为 １８Ｌ／ｍｉｎ，泵控系统输出的流量为 ０～
１０Ｌ／ｍｉｎ内随着时间减少，负载敏感系统输出的
流量在０～１１Ｌ／ｍｉｎ内随着时间减少。从上面的
仿真结果可以看出阀控系统始终输出恒定功率，

在系统所需功率较小时，系统存在非常大的能量

浪费，而负载敏感系统和泵控系统输出的功率均

可以根据负载按需提供功率，在系统需要功率较

大时输入大的功率，在系统需要功率较小时输入

较小的功率，极大地提高了系统的能效。

从图１０（ｄ）可以看出，在负载敏感系统中泵
输出的压力始终比进油腔压力高 １５ｂａｒ。这说明
与阀控系统比，负载敏感系统可以将阀口压力损

失控制在较低值，提高系统的能效。

综上所述，在 ３种系统中阀控系统的响应速
度最快，但能效最低。泵源始终输出恒定的流量

和压力，存在较大的节流损失和溢流损失。泵控

系统的能效最高，但是响应速度最慢。本文研究

的负载敏感系统可以根据负载按需为作动器提供

流量和压力，只存在可控的压力损失，节流损耗

图 １０　３种系统对比仿真结果

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｒｅｅｓｙｓｔｅｍｓ

小，在能效方面略逊于泵控系统，但伺服性能较泵

控系统有较大提升。
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６　结　论

本文研究了电液负载敏感系统的伺服特性、

能量效率以及控制方法。由理论分析和仿真结果

可知：

１）相对于 ＰＩＤ控制下的电液负载敏感伺服
系统，所提的基于自抗扰控制器的解耦控制方法

能够消除阀控子系统和泵控子系统的强耦合作

用，提高系统的位置控制精度、压力控制精度以及

系统的鲁棒性。

２）基于自抗扰控制的负载敏感系统的响应
速度优于于泵控系统，且负载敏感系统能效相对

于阀控系统也有显著提升。
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　引用格式：夏宏青，焦健，褚嘉运，等．基于改进ＧＥＲＴ的任务过程时间特性建模分析方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６
（１１）：２１４０２１４８．ＸＩＡＨＱ，ＪＩＡＯＪ，ＣＨＵＪＹ，ｅｔａｌ．ＩｍｐｒｏｖｅｄＧＥＲＴｂａｓｅｄｔｉｍｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ
ｆｏｒｔａｓｋｐｒｏｃｅｓｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（１１）：２１４０２１４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０５７２

基于改进 ＧＥＲＴ的任务过程时间
特性建模分析方法

夏宏青，焦健，褚嘉运，赵廷弟
（北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：随着系统任务需求的日渐密集，用户对系统的时间特性提出了更为严苛的
要求。首先，利用图示评审技术（ＧＥＲＴ）构建系统任务流程的随机网络模型，针对任务中由于
资源共享引起的活动排队执行以及部分上下游活动之间存在重叠的情况，基于排队论并引入

时间因子以修正任务中各活动的执行时间，并给出任务执行时间的求解步骤。经考虑这 ２种
情况，最终任务平均执行时间增加了２２．９％。其次，通过不确定性分析，找出了任务中的关键
活动，为进一步任务优化提供方向和思路。最后，以舰载机着舰任务为例进行案例应用分析，

验证所提建模分析方法的有效性和适用性。

关　键　词：任务流程；图示评审技术（ＧＥＲＴ）；排队论；时间因子；不确定性分析
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１４００９

　　伴随着日渐密集的任务需求，任务间隔紧密
程度越来越高，系统中各项活动间的交互耦合关

系愈加突出，使得用户对系统的时间特性提出了

更为严苛的要求
［１］
。包括飞机在内的复杂工业

系统在执行任务过程中，各项活动的衔接耦合密

切，执行时间紧凑，顺序要求严格，某一活动的参

数发生波动，会引起与其共享同一资源的其他活

动的执行，进而影响整条任务链的运行，甚至导致

任务失败乃至事故。

目前可用于对系统任务流程的建模方法主要

有 ＣＰＭ（ＣｒｉｔｉｃａｌＰａｔｈＭｅｔｈｏｄ）／ＰＥＲＴ（Ｐｒｏｇｒａｍ
ＥｖａｌｕａｔｉｏｎａｎｄＲｅｖｉｅｗＴｅｃｈｎｉｑｕｅ）、ＩＤＥＦ３（Ｐｒｏｃｅｓｓ
ＤｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎＣａｐｔｕｒｅ）、图示评审技术 （Ｇｒａｐｈｉｃａｌ
ＥｖａｌｕａｔｉｏｎａｎｄＲｅｖｉｅｗＴｅｃｈｎｉｑｕｅ，ＧＥＲＴ）、ＥＰＣ
（ＥｖｅｎｔｄｒｉｖｅｎＰｒｏｃｅｓｓＣｈａｉｎ）和 ＰｅｔｒｉＮｅｔ等。
ＣＰＭ／ＰＥＲＴ的网络结构限定在肯定型范围内，不
允许存在回路

［２］
，无法描述具有随机特性和有重

复操作的任务活动；ＩＤＥＦ３本质上是一种图形化
的建模语言，缺乏强有力的形式化支持，难以对任

务过程进行定量分析与仿真
［３］
；ＥＰＣ是一种直观

的图形化业务流程描述语言，对模型无法进行有

效解析
［４］
；ＰｅｔｒｉＮｅｔ具有严格的数学基础，但建模

困难、技术要求高，且模型复杂而不易理解
［５６］
。

ＧＥＲＴ模型解析求解的计算量会随网络规模扩大
而增加，但作为一种强大的图示分析技术，ＧＥＲＴ
是在系统随机变化环境和内部随机变量共同作用

下对系统的一种网络描述
［７］
，它能够描述任务流

程中活动之间的逻辑关系及状态的转移，并能有

效地反映活动执行的随机特性。文献［８］提出用
于评估 ＧＥＲＴ网络特性的一种新方法，基于可靠
性理论通过对蒙特卡罗仿真结果的分析可实现快

速准确地评估包括工期和项目成本等特性。文

献［９１０］运用 ＧＥＲＴ随机网络模型，分析系统组
成元件的可靠性对系统性能的影响。文献［１１］

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011016&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １１期 夏宏青，等：基于改进 ＧＥＲＴ的任务过程时间特性建模分析方法

针对使用梅森公式和矩母函数求解 ＧＥＲＴ模型易
出现错判或遗漏的问题，利用矩阵形式表征

ＧＥＲＴ网络，设计了基于矩阵的 ＧＥＲＴ求解算法，
提高求解模型的简便性和正确性。文献［１２］利
用 ＭＴＰＧＥＲＴ（ＭｕｌｔｉｐｌｅＴｒａｎｓｆｅｒＰａｒａｍｅｔｅｒｓＧｒａｐｈ
ｉｃａｌＥｖａｌｕａｔｉｏｎａｎｄＲｅｖｉｅｗＴｅｃｈｎｉｑｕｅ），研究基于
协方差的全局灵敏度分析方法，并与基于方差的

单因素灵敏度分析方法进行了对比分析。

现有研究主要从作业时间的随机特性研究工

程项目的工期或成本，或者从系统组件的逻辑结

构分析各组件对系统性能的影响，但对于具备随

机特性且需有序执行的活动而言，未能实现其求

解与分析。此外，在系统任务流程中，各活动的执

行时间受到诸多因素的影响，比如：由于系统中资

源共享机制引起的活动排队处理的等待时间，以及

为提高任务执行效率部分上下游活动之间存在重

叠执行的情形。这些因素会对系统任务过程的执

行时间产生影响，但目前研究尚未考虑上述问题。

为此，本文基于 ＧＥＲＴ方法构建系统任务流
程的随机网络模型，采用排队论求解任务对象在

执行各活动时的平均等待时间，并引入时间因子

表示任务中上下游活动执行时间之间的关系，以

修正 ＧＥＲＴ网络分支中的节点传递的时间参数，
使建立的任务流程模型更贴近于真实的任务过

程。通过不确定性分析，找出整个任务的关键环

节，为系统任务优化提供有效的思路和建议。

１　任务流程的 ＧＥＲＴ模型

１．１　ＧＥＲＴ模型的构建
系统在逻辑上可以分为任务层、功能层和资

源层。任务流程是联系系统任务、功能与资源的

桥梁，是系统演化的核心环节。描述系统任务流

程通常从功能、活动、结构和状态 ４个方面展
开

［１３］
，活动在依托于相应资源的基础上按照一定

的逻辑结构有序执行就形成了任务流程。在系统

任务执行过程中，系统的状态在一定范围内不断

变迁，系统中各活动执行与否和执行时间均存在

一定的随机性。

ＧＥＲＴ的基本要素包括节点、枝线和流［１４］
。

在建模时，将系统中的各状态作为节点；枝线表示

状态间的传递活动，活动间的逻辑关系通过

ＧＥＲＴ的不同节点类型得以表达；流反映各项活
动的量化关系，构建系统任务流程的 ＧＥＲＴ模型。

基于 ＧＥＲＴ方法对任务流程进行建模主要包
括２个步骤［１５］

：

步骤１　分析任务流程中各项活动间的逻辑

关系，依据 ＧＥＲＴ的不同节点类型构建任务流程
随机网络的基本结构。

在随机网络模型中，当活动节点的输入逻辑

为“异或型”，输出为“概率型”时，ＧＥＲＴ网络可
转化为一个线性系统，易于用数学方法处理。故

在随机网络中，需通过适当的逻辑变换，将节点输

入端的“与型”及“或型”转换为“异或型”，输出

端的“确定型”转换为“概率型”，以方便模型的解

析计算
［１６］
。

步骤２　收集必要的数据来描述网络分支。
为求解系统任务完成时间，网络中各节点之间的

传递时间以及各活动的发生概率是任务流程的随

机网络模型的重要输入参数。此外也需要明确执

行各活动所需的各类资源。

在收集数据的基础上，得到 ＧＥＲＴ网络的基
本构成单元，如图１所示。图中节点 ｉ、ｊ是系统中
的不同状态，活动（ｉ，ｊ）表示状态间的传递关系，
即活动的执行过程，包括活动的执行时间和发生

概率，其量化关系通过传递函数 Ｗｉｊ（ｓ）表示，ｓ为
任意实数。图中：ｐｉｊ为活动（ｉ，ｊ）在前导节点 ｉ的
状态实现的条件下发生的概率；ｔｉｊ为（ｉ，ｊ）的执行
时间。

图 １　ＧＥＲＴ网络的一般要素

Ｆｉｇ．１　ＧｅｎｅｒａｌｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆＧＥＲＴｎｅｔｗｏｒｋ

１．２　ＧＥＲＴ模型的求解
仅包含“异或型”节点的 ＧＥＲＴ模型，可利用

信号流图理论和矩母函数进行求解
［１７］
。具体求

解过程如下：

１）节点传递函数
节点间活动（ｉ，ｊ）的传递函数 Ｗｉｊ（ｓ）为

Ｗｉｊ（ｓ）＝ｐｉｊＭｉｊ（ｓ） （１）
式中：Ｍｉｊ（ｓ）为执行该活动（ｉ，ｊ）所消耗时间的矩
母函数，可通过 Ｌａｐｌａｃｅ变换求得

Ｍｉｊ（ｓ）＝∫
＋∞

－∞
ｅｓｔｆｉｊ（ｔ）ｄｔ （２）

式中：ｆｉｊ（ｔ）为（ｉ，ｊ）作业时间 ｔ的概率密度函数。
２）等效传递函数
引入传递函数 Ｗｉｊ（ｓ）后，由 ＧＥＲＴ网络得到

信号流图增益矩阵 Ａ为

Ａ＝
０ ０

Ｗｉｊ（ｓ）
[ ]０
从矩阵 Ａ得到传递矩阵 Ｑｎ×ｎ、Ｐｎ×ｍ，Ｑｎ×ｎ表

征 ＧＥＲＴ网络中除源节点以外节点间的传递关
系，ｎ为除源节点外其他节点个数，Ｐｎ×ｍ为 ｍ个源

１４１２
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节点到剩余 ｎ个节点的传递函数矩阵。则 ＧＥＲＴ
网络中任意源节点到终节点之间的增益矩阵

Ｇ为［１８］

Ｇ ＝（Ｉ－Ｑ）－１Ｐ （３）
式中：Ｉ为 ｎ阶单位矩阵。

假设需要分析源节点 ｉ到终节点 ｊ的等价传
递函数 ＷＥ（ｓ），则只需在增益矩阵 Ｇ中找到节点
ｊ所在行数和节点 ｉ所在列数对应的元素即为任
务流程随机网络的等效传递函数 ＷＥ（ｓ）。

３）求解任务执行时间
ＧＥＲＴ网络实现时间的矩母函数 ＭＥ（ｓ）为

ＭＥ（ｓ）＝
ＷＥ（ｓ）
ｐＥ

＝
ＷＥ（ｓ）
ＷＥ（０）

（４）

式中：ｐＥ 为 ＧＥＲＴ模型的等价网络实现概率；
ＷＥ（０）为 ＧＥＲＴ模型在 ｓ＝０时的等效传递函数。

进一步地，求得系统任务执行时间 ｔ的均值
和方差分别为

Ｅ（ｔ）＝ ｄ
ｄｓＭＥ（ｓ） ｓ＝０ （５）

σ２（ｔ）＝Ｅ（ｔ２）－Ｅ２（ｔ） （６）

２　修正节点传递时间

在任务执行过程中，活动依赖于资源得以执

行，将每个资源作为一个服务窗口，由于其数量有

限，执行该活动的系统单元会在服务窗口前排成

等待队列，等待接受服务（即执行相应的活动）。

每项活动的执行时间为从进入排队队列等待服务

（即系统单元申请利用资源）到服务结束离开的

时间间隔，包括服务时间和等待时间。此外，对于

在逻辑上存在先后关系的活动，尽管无法完全并

列执行，但在实际任务过程中会通过部分重叠来

缩短任务周期。

本文考虑资源约束引起各项活动的排队执行

以及上下游活动之间存在重叠的情形，基于排队

论求解资源约束下的各项活动执行的平均等待时

间，并引入时间因子表征活动重叠的影响，以修正

ＧＥＲＴ网络中节点间的传递时间。
２．１　服务时间

对于任务流程中的每一项活动，可认为任务

对象的到达是一个泊松过程，即服务对象到达的

时间间隔服从负指数分布，同样，资源对服务对象

的服务时间也服从负指数分布
［１９］
。假设在系统

任务中共有 ｎ项活动，第 ｉ项活动 Ａｉ的平均服务
率为 μｉ，则其服务时间 ｓ（Ａｉ）的概率密度函数
ｆｓＡｉ（ｔ）为

ｆｓＡｉ（ｔ）＝μｉｅ
－μｉｔ　ｔ≥０ （７）

２．２　平均等待时间
假设系统任务中第 ｉ项活动 Ａｉ的到达速率

为 λｉ，资源在活动 Ａｉ中对任务对象的平均服务率
为 μｉ，活动 Ａｉ的资源数量为 ｃｉ，即在排队模型中
有 ｃｉ个服务窗口，服务对象在第 ｉ项活动 Ａｉ中平
均等待时间用 Ｄ（Ａｉ）表示。
２．２．１　无资源共享的活动

对于无需与其他活动共享资源的活动，可将

其视为单队列一类服务对象多服务台排队问题。

令 ρｉ＝λｉ／μｉ，由 Ｌｉｔｔｌｅ公式
［２０］
求得服务对象

在活动 Ａｉ中的平均等待时间 Ｄ（Ａｉ）为

Ｄ（Ａｉ）＝
１
λｉ

（ｃｉρｉ）
ｃｉρｉ

ｃｉ！（１－ρｉ）
２ ∑

ｃｉ－１

ｋ＝０

ρｋｉ
ｋ！
＋１
ｃｉ！
·
ρｉ
ｃｉ

１－ρ( )
ｉ

－[ ]１

（８）
２．２．２　有资源共享的活动

若有２个以上的活动需要用到同一种资源，
各项活动的执行时间不同，也就是资源对各活动

中任务对象的服务时间不同，可将其视为单队列

多类服务对象多服务台排队问题。

以共享资源 Ｒ１为例，设该类资源共有 ｃ１个，
有 ｋ项活动需要调用该类资源，即有 ｋ类服务对
象，每类对象的到达速率为 λｉ，则对该类资源来
说，总的服务对象的到达速率为 λＲ１为

λＲ１ ＝∑
ｋ

ｉ＝１
λｉ （９）

第 ｉ项活动 Ａｉ的平均服务率为 μｉ，则共享资
源 Ｒ１相对于服务对象的平均处理速率 μＲ１为

μＲ１ ＝∑
ｋ

ｉ＝１
λｉμｉ ∑

ｋ

ｉ＝１
λｉ （１０）

令 ρＲ１＝λＲ１ μＲ１，由 Ｌｉｔｔｌｅ公式
［２０］
求得这 ｋ项

活动在资源 Ｒ１中的平均等待时间 Ｄ（Ａｉ）为

Ｄ（Ａｉ）＝
１
λＲ１

（ｃ１ρＲ１）
ｃ１ρＲ１

ｃ１！（１－ρＲ１）
２ ∑

ｃ１－１

ｋ＝０

ρｋＲ１
ｋ！
＋１
ｃ１！
·
ρｃ１Ｒ１
１－ρＲ

( )
１

－[ ]１
（１１）

２．３　活动重叠影响
考虑到任务中活动之间存在重叠的情形，本

文引入时间因子 ａｉ表示活动 Ａｉ与其下游活动
Ａｉ＋１之间执行时间的关系：

ａｉ＝
ｔＡｉ
ｄＡｉ

（１２）

式中：ｄＡｉ为活动 Ａｉ的执行时间；ｔＡｉ为信息向下游
活动 Ａｉ＋１传递时活动 Ａｉ已执行的时间。

易知，０＜ａｉ≤１，时间因子ａｉ可用于修正活动
之间存在重叠的情形，以表示上下游活动的执行

时间关系：

２４１２
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１）当 ａｉ＝１时，表示在活动 Ａｉ执行完成时向
下游活动 Ａｉ＋１提供信息，活动 Ａｉ＋１在消息到达时
开始执行。

２）当０＜ａｉ＜１时，表示在活动 Ａｉ部分执行
完成时向下游活动 Ａｉ＋１提供信息，活动 Ａｉ＋１在消
息到达时开始执行。

２．４　建立任务流程的 ＧＥＲＴ模型
经过对 ＧＥＲＴ网络中节点传递时间参数的修

正，构建任务流程的 ＧＥＲＴ网络模型，如图 ２所
示。图中，ｔｉｊ表示在系统任务中，信息向下游活动
传递触发下游活动开始执行时，上游活动已执行

的时间，由 ｓｉｊ、Ｄｉｊ和 ａｉｊ３部分组成：ｓｉｊ表示在活动
（ｉ，ｊ）中资源对服务对象的服务时间；Ｄｉｊ表示资源
约束下，服务对象在活动 Ａｉ中的平均等待时间；
ａｉｊ为时间因子，用于修正活动之间的重叠。ｔｉｊ在
ｓｉｊ的基础上通过 Ｄｉｊ和 ａｉｊ得以修正。

图 ２　任务流程的 ＧＥＲＴ网络模型

Ｆｉｇ．２　ＧＥＲＴｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｏｆｔａｓｋｆｌｏｗ

根据矩母函数 Ｍｉｊ（ｓ）的 ｎ阶导数在 ｓ＝０的
值等于自变量 ｎ次方的期望值，即

Ｅ（ｔｉｊ）＝ａｉｊ（Ｅ（ｓｉｊ）＋Ｄｉｊ）＝ａｉｊ
ｄ
ｄｓ
Ｍｓｉｊ（ｓ）＋Ｄ( )ｉｊ＝

　　 ｄ
ｄｓ
（ａｉｊＭｓｉｊ（ｓ）＋ａｉｊＤｉｊｓ） （１３）

则 ＧＥＲＴ网络中节点之间传递时间的矩母函数
Ｍｉｊ（ｓ）为
Ｍｉｊ（ｓ）＝ａｉｊ（Ｍｓｉｊ（ｓ）＋Ｄｉｊｓ） （１４）
式中：活动服务时间的矩母函数 Ｍｓｉｊ（ｓ）为

Ｍｓｉｊ（ｓ）＝（１－ｓλ
－１
）
－１　ｓ＜λ （１５）

由此可得，ＧＥＲＴ网络模型中节点之间的传
递函数 Ｗｉｊ（ｓ）为
Ｗｉｊ（ｓ）＝ｐｉｊＭｉｊ（ｓ） （１６）

在完成了节点传递时间的修正之后，可以利

用１．２节中的模型求解算法对任务流程的随机网
络模型进行求解和分析。

３　案例应用

本文以舰载机着舰过程为例开展案例应用分

析，同时验证方法的适用性和有效性。

３．１　着舰模型构建
舰载机着舰任务可划分为返航、待机、进近与

着舰４项功能，各项功能通过活动配合逻辑结构
组成，主要包括：舰载机向舰船方向飞行、空中加

油、待机飞行、进近、等待航线飞行、盘旋航线飞

行、下滑降落、着舰、复飞等活动，这些活动需依赖

于各类人员、保障设备等资源得以执行。具体着

舰流程如图３所示。
通过分析各项活动间的逻辑结构关系，将舰载

机着舰流程转化为 ＧＥＲＴ随机网络模型，如图４所
示。模型中的节点表示着舰任务过程中的不同状

态，节点之间的枝线表示着舰任务中的各项活动。

图 ３　舰载机着舰流程

Ｆｉｇ．３　Ｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 ４　舰载机着舰的随机网络模型

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｏｆｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｌａｎｄｉｎｇ
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３．２　着舰模型求解
经与装备研制单位设计人员交流，着舰任务

中各项活动的执行时间（即资源对活动的服务时

间）、发生概率以及资源需求情况如表１所示。
当不考虑舰载机着舰任务过程中的资源共享

引起的排队以及活动重叠情况时，通过计算求得

着舰任务的执行时间的均值和方差分别为

Ｅ０ ＝４０．６７２１ｍｉｎ

σ２０ ＝３１６．１５２３ｍｉｎ
２

同时，构建舰载机着舰任务的 Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ模型，
如图５所示。

通过１０００次仿真得到任务执行时间的均值
和方差分别为

Ｅ′０＝４０．５９１８ｍｉｎ

σ２′０ ＝３１９．５５９１ｍｉｎ
２

将仿真结果与解析求解结果对比，发现任务执

行时间的均值相差 ０．１９７％，方差相差１．０７８％，由
此可验证文中所提解析求解方法的正确性。

然而，在实际着舰任务中，０→１、１→２、２→４、
４→５、５→６和 １１→４活动均需要空管员（２名）的
通信指挥，６→８、７→８、８→９、８→１１、９→１０和 ９→
１１活动均需要 ＬＳＯ（１名）的指挥引导。将空管
员和 ＬＳＯ作为服务窗口，执行各项活动的舰载机
作为服务对象，由于资源共享机制的存在，舰载机

会在资源服务窗口形成排队，等待执行活动。

此外，为提高效率，部分上下游活动之间也会

存在重叠的情况，利用时间因子 ａｉｊ从节点间信息
传递的角度修正活动重叠的影响。其中，ａｉｊ表示

表 １　舰载机着舰任务过程中的资源需求及基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｓｏｕｒｃｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓａｎｄｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｌａｎｄｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎ

活动编号

ｉ→ｊ
活动名称 所需的资源

任务到达速

率／ｍｉｎ－１
资源服务率／

ｍｉｎ－１
执行

概率

０→１ 舰载机向舰船飞行 飞行员、空管员、通信导航设备 ０．０３３ ０．１ １

１→２ 余油不足，空中加油 飞行员、空管员、通信导航设备 ０．００８ ０．１７ ０．１

１→３ 存在高威胁紧急着陆 飞行员、通信导航设备 ０．０１ ０．５ ０．０１

１→４ 在待机区飞行 飞行员、通信导航设备 ０．０２５ ０．１ ０．８９

２→４ 加油后进入待机区 飞行员、空管员、通信导航设备 ０．００８ １ １

４→５ 请求进近，进入等待航线 飞行员、空管员、通信导航设备 ０．０１７ ０．２ １

５→６ 进入盘旋航线 飞行员、空管员、通信导航设备 ０．００１ ０．２ １

６→７ 减重（减掉多余燃油／炸弹）飞行员 ０．０３３ ０．２５ ０．１

６→８ 编队解散并下滑降落
飞行员、ＬＳＯ、通信导航设备、菲涅尔透镜、减速板、拦阻

钩、起落架
０．１ ０．３３ ０．９

７→８ 减重后进行下滑降落
飞行员、ＬＳＯ、通信导航设备、菲涅尔透镜、减速板、拦阻

钩、起落架
０．０３３ ０．２ １

８→９ 着舰 飞行员、ＬＳＯ、拦阻锁、减速板、拦阻钩、起落架 ０．１ ２ ０．９８

８→１１ 复飞 飞行员、ＬＳＯ、减速板、拦阻钩、起落架 ０．００８ ２ ０．０２

９→１０ 迫降 飞行员、ＬＳＯ、拦阻网 ０．００８ ０．５ ０．０８

９→１１ 逃逸复飞 飞行员、ＬＳＯ、减速板、拦阻钩、起落架 ０．００４ ２ ０．０２

９→１２ 将舰载机停至指定停泊区 飞行员、引导人员、拦阻钩、机翼折叠 ０．０５ ０．２ ０．９

１０→１２ 迫降成功停至指定区域 飞行员、引导人员、拦阻钩、机翼折叠 ０．０１ ０．２ １

１１→４ 重新进入待机区 飞行员、空管员、通信导航设备 ０．０２５ ０．５ １

　注：ＬＳＯ（ＬａｎｄｉｎｇＳｉｇｎａｌＯｆｆｉｃｅｒ）指航母舰载机着舰指挥官。

图 ５　舰载机着舰任务的 Ｓｔａｔｅｆｌｏｗ模型

Ｆｉｇ．５　Ｓｔａｔｅｆｌｏｗｍｏｄｅｌｏｆｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｌａｎｄｉｎｇｔａｓｋ
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信息向下传递触发下游活动执行时上游活动的执

行情况，由此可求得在 ＧＥＲＴ网络中各节点之间
信息传递所花费的有效时间。

在活动分支处加入虚拟节点以区分活动分支

的不同重叠情况。在节点１处添加虚拟节点１′和
１″，以表示加油、紧急着陆和进入待机区 ３种不同

重叠情况的支线；在节点６处添加虚拟节点６′，以
表示减重和下滑降落 ２种不同重叠情况的支线；
在节点８处添加虚拟节点 ８′，以表示下降高度适
宜和着舰姿态太低／太高 ２种不同重叠情况的支
线。将着舰任务过程中各项活动执行时间之间的

重叠情况映射为矩阵形式：

［ａｉｊ］＝

０→ １

１→ ２

１→ ３

１→ ４

２→ ４

４→ ５

５→ ６

６→ ７

６→ ８

７→ ８

８→ ９

８→ １１

９→ １０

９→ １１

９→ １２

１０→ １２

１１→ ４

　　０→ １ １→ ２ １→ ３ １→ ４ ２→ ４ ４→ ５ ５→ ６ ６→ ７ ６→ ８ ７→ ８ ８→ ９ ８→ １１ ９→ １０ ９→ １１ ９→ １２ １０→ １２ １１→ ４

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０．９ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０．８５ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ １ ０．９ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．８ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．９５ ０．９５ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．９５ ０ ０．















































９ ０ ０

　　在矩阵［ａｉｊ］中对角线以下的元素表示信息
由先发生的活动向后传递，属于信息前馈，对角线

以上的元素表示信息反馈。

进一步地，可得舰载机着舰任务的 ＧＥＲＴ网
络模型中各节点之间的传递函数 Ｗｉｊ（ｓ），并将舰

载机着舰的 ＧＥＲＴ随机网络利用矩阵形式进行表
征，得到信号流图增益矩阵 Ａ，删除模型中源节点
０所在的行元素和列元素，得到传递矩阵 Ｑ，传递
矩阵 Ｐ为模型中源节点到剩余节点的传递函数
所组成的，其表达式分别为

Ａ＝［Ｗｉｊ］＝
　 　 ０ １ １′ １″ ２ ３ ４ ５ ６ ６′ ７ ８ ８′ ９ １０ １１ １２

０
１
１′
１″
２
３
４
５
６
６′
７
８
８′
９
１０
１１
１２

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
Ｗ０→１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
Ｗ０→１′ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
Ｗ０→１″ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ Ｗ１′→２ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ Ｗ１″→３ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ Ｗ１→４ ０ ０ Ｗ２→４ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ１１→４ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ４→５ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ５→６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ５→６′ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ６′→７ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ６→８ ０ Ｗ７→８ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ６→８′ ０ Ｗ７→８′ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ８→９ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ９→１０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ８′→１１ Ｗ９→１１ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ９→１２ Ｗ１０→１２
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Ｑ ＝

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ Ｗ１′→２ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ Ｗ１″→３ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

Ｗ１→４ ０ ０ Ｗ２→４ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ１１→４ ０

０ ０ ０ ０ ０ Ｗ４→５ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ５→６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ５→６′ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ６′→７ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ６→８ ０ Ｗ７→８ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ６→８′ ０ Ｗ７→８′ ０ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ８→９ ０ ０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ９→１０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ８′→１１ Ｗ９→１１ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ Ｗ９→１２ Ｗ１０→１２
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
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







０ ０

Ｐ＝ Ｗ０→１ Ｗ０→１′ Ｗ０→１″[ ]０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０Ｔ

式中：Ｗ０→１为 ｉ＝０，ｊ＝１时的 Ｗｉｊ，其余变量类似。
经计算可求得 ＧＥＲＴ网络中任意源节点到终节点
之间的增益矩阵Ｇ，矩阵Ｇ中第１６行第１列的元素
即为源节点０到终节点１２的等价传递函数 ＷＥ（ｓ），
ＧＥＲＴ网络的等价实现概率 ＰＥ＝ＷＥ（０），则舰载
机着舰任务执行时间的期望值和方差分别为

Ｅ（ｔ）＝ ｄ
ｄｓ
（ＷＥ（ｓ）／ＰＥ）｜ｓ＝０ ＝４９．９９７６ｍｉｎ

σ２（ｔ）＝Ｅ（ｔ２）－Ｅ２（ｔ）＝１６１．６９８２ｍｉｎ２

由此，在舰载机着舰任务流程中，将资源共享

引起的排队处理以及上下游活动之间存在重叠的

情况考虑在内时，任务平均执行时间将增加２２．９％，
任务过程中的各类时延的影响不容忽视。

３．３　不确定性分析
为比较在舰载机着舰过程中各项活动执行时

间的波动对整个着舰任务执行时间影响程度的大

小，找出其中的关键活动，本文基于方差分析了各

项活动的不确定性，其结果如图６所示。
由不确定性分析结果可得出如下结论：

１）曲线整体呈现出由高到低的趋势，曲线前
半段对应的活动不确定性较大，后半段较小。即

在舰载机着舰任务中，编队解散进行下滑降落之

前的活动执行时间波动影响较大，其之后的活动

波动影响较小。

２）２条曲线的变化趋势基本保持一致，且蓝
色曲线在较多点处低于红色曲线。即考虑排队处

理和活动重叠情况与否，各项活动执行时间的波

动对整个着舰任务完成时间影响的整体趋势是一

致的，当将这２个因素考虑在内时，由于受到排队

图 ６　着舰任务中各项活动的不确定性结果

Ｆｉｇ．６　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｒｅｓｕｌｔｓｏｆｖａｒｉｏｕｓａｃｔｉｖｉｔｉｅｓｉｎ

ｃａｒｒｉｅｒｂａｓｅｄａｉｒｃｒａｆｔｌａｎｄｉｎｇｍｉｓｓｉｏｎ

现象以及活动之间重叠部分的影响，各项活动的

执行时间出现较大的波动，不确定性会相应有所

提高。

３）根据２条曲线中活动不确定性的分布，将
着舰任务中各项活动执行时间的波动影响分为 ３
个等级：影响突出、影响较大和影响较弱。

当不考虑排队处理和活动重叠情况时：０→１、
０→１′、０→１″、１→４和２→４对应的活动影响突出；
１′→２、４→５、５→６、５→６′、６′→７、６→８、６→８′、７→
８、７→８′、９→１２和 １０→１２对应的活动影响较大；
１″→３、８→９、８′→１１、９→１０、９→１１和 １１→４对应
的活动影响较弱。

当考虑排队处理和活动重叠情况时：０→１、
０→１′和０→１″对应的活动影响突出；１′→２、１→４、
２→４、４→５、５→６、５→６′、６′→７、６→８、６→８′、７→８、
７→８′、９→１２和 １０→１２对应的活动影响较大；
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１″→３、８→９、８′→１１、９→１０、９→１１和 １１→４对应
的活动影响较弱。

２种情况下，波动影响程度基本是一致的，只
有１→４：待机飞行和 ２→４：加油后进入待机飞行
这２个活动在考虑这 ２个因素后，其波动影响程
度由影响突出变为影响较大。而且，在实际着舰

任务过程中，待机飞行的波动影响确实不那么突

出，亦即证明了有此考虑的必要性。

综上所述，舰载机着舰任务中最关键的一项

活动是舰载机向舰船飞行，由于飞行中会有余油

不足以及存在高威胁的特殊情况，其执行时间的

波动较大，对整个着舰任务执行时间的波动影响

也是最大的；其次对着舰任务影响较大的活动有：

空中加油、待机飞行、减重、盘旋、下滑降落、以及

迫降停机等，资源共享机制对这几项活动排队等

待时间的影响是比较大的，进而对着舰任务的执

行时间产生影响；其他几项活动执行时间的波动

对整个着舰任务的完成时间影响比较小。

４　结 束 语

本文针对任务过程的动态性和随机性，利用

ＧＥＲＴ技术构建系统任务流程的随机网络模型，
并考虑由于资源共享引起的排队处理以及部分上

下游活动之间存在重叠的情况，对模型中节点之

间的传递参数进行了修正，使所建立的模型更贴

近于真实的任务过程，并通过不确定性分析，找出

关键环节，为任务优化提供方向和思路。

目前本文解析求解方法仅适用于线性系统，

且计算效率较低，后续将考虑采用仿真技术对模

型进行求解分析，提高求解的效率以及结果的准

确性。
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一维 ＧＴＤ散射中心模型参数估计的
改进 ＭＵＳＩＣ算法

郑舒予１，张小宽２，，郭艺夺２，宗彬锋２，徐嘉华１

（１．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００５１；　２．空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：针对利用多重信号分类（ＭＵＳＩＣ）算法估计一维几何绕射理论（ＧＴＤ）的散
射中心模型时噪声鲁棒性较差、参数精度不高这一问题，提出一类改进的 ＭＵＳＩＣ算法。首先，
构建原始回波数据的共轭矩阵，有效提高了原始回波数据的利用率；其次，将原始回波数据的

协方差矩阵、共轭数据的协方差矩阵叠加取平均，得到一个新的总协方差矩阵；最后，对矩阵作

２次方、４次方等偶次方处理，得到另一矩阵，以达到增大信号特征值与噪声特征值之间差距的
作用，等效为增大了信噪比。仿真结果表明：所提改进算法的参数估计性能及噪声鲁棒性均要

优于经典 ＭＵＳＩＣ算法。
关　键　词：参数估计；散射中心；一维几何绕射理论（ＧＴＤ）散射中心模型；多重信号

分类（ＭＵＳＩＣ）算法；共轭矩阵
中图分类号：ＴＮ９５７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１４９０７

　　在光学区，雷达目标的散射回波可视为有限
个强散射点合成响应的结果，这些强散射点又可

称为目标的散射中心
［１］
。作为雷达目标的主要

电磁散射特性之一，散射中心在雷达目标识

别
［２］
、逆合成孔径雷达（ＩｎｖｅｒｓｅＳｙｎｔｈｅｔｉｃＡｐｅｒｔｕｒｅ

Ｒａｄａｒ，ＩＳＡＲ）超分辨率成像［３４］
、雷达散射截面

（ＲａｄａｒＣｒｏｓｓＳｅｃｔｉｏｎ，ＲＣＳ）外推［５６］
等军事领域有

着广泛的应用。因此，如何快速、有效提取散射中

心成为学者们致力于解决的一类重要课题。

随着隐身技术的高速发展，边缘绕射等散射

类型逐渐替代镜面散射，成为隐身目标的主要散

射源。基于几何绕射理论（ＧＴＤ）的模型［７８］
可有

效地描述包括边缘绕射、镜面散射等多种散射类。

因此，ＧＴＤ散射中心模型可准确刻画隐身目
标的电磁散射特性，并成为目前描述隐身目标的

主要散射中心模型之一。

准确估计提取 ＧＴＤ散射中心模型参数对描
述隐身目标的电磁散射特性具有重要意义。目

前，估计 ＧＴＤ散射中心模型参数的方法主要可分
为两大类：一类为非参量法，如基于逆傅里叶变换

（ＩＦＦＴ）的 ＣＬＥＡＮ算 法［９］
、基 于 射 线 跟 踪 的

ＣＬＥＡＮ算法［１０］
等；另一类为参量法，如 ＭＵＳＩＣ类

算法
［１１１２］

、ＥＳＰＲＩＴ类算法［１３１４］
、ＭＥＭＰ类算法［１５］

等。由于非参量法分辨率较低，参数估计精度不

高，因而大多数研究工作均是针对参量法开展的。

本文基于经典 ＭＵＳＩＣ算法，对一维 ＧＴＤ散
射中心模型参数进行估计提取。针对经典 ＭＵ
ＳＩＣ算法噪声鲁棒性较差、参数估计精度不高这
一问题，本文提出了一类改进算法，有效提高了原

算法的噪声鲁棒性与参数估计性能。此类改进算

qwqw
新建图章
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法通过构建一个置换矩阵 Ｊ，可得到原始回波数
据的共轭信息；进而将原始回波数据的自相关协

方差矩阵 ＲＥｅＥｅ，共轭数据的自相关协方差矩阵
ＲＹＹ叠加取平均处理，得到新的总协方差矩阵 Ｒ；
最后对矩阵 Ｒ作偶次方处理，得到最终的总协方
差矩阵 Ｒ１。仿真实验验证了改进算法的有效性
与先进性，并综合考虑参数估计精度与算法运算

量，给出最合理的偶次方次数。

１　一维ＧＴＤ散射中心模型及其简化

基于 ＧＴＤ，用来表征雷达目标散射回波的一
维 ＧＴＤ散射中心模型的表达式为

Ｅ（ｆｍ）＝∑
Ｉ

ｉ＝１
Ａｉ（ｊｆｍ／ｆ０）

αｉｅｘｐ（－４πｊｆｍｒｉ／ｃ）＋ｗ（ｆｍ）

（１）
式中：｛Ａｉ，αｉ，ｒｉ｝分别为第 ｉ个散射中心的散射
强度、散射类型、位置参数；Ｉ为散射中心的数目；
ｆｍ＝ｆ０＋ｍΔｆ，ｆ０为初始频率，Δｆ为步进频率，ｍ为

频率序号，总频率步进数为 Ｍ；ｃ＝３×１０８ｍ／ｓ为
电磁波传播速度；ｗ（ｆｍ）为复高斯白噪声。αｉ为

０．５的整数倍［７］
，共有 ５种，不同散射类型对应不

同的 α值，如表１所示。
表 １　典型散射结构的 α值

Ｔａｂｌｅ１　αｖａｌｕｅｓｏｆｔｙｐｉｃａｌｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

典型散射结构 α值

二面角、三面角、平面法向反射 １

单曲面反射、圆柱面反射 ０．５

双曲面反射、球面反射 ０

边缘绕射 －０．５

尖顶绕射 －１

　　为了简化参数估计的复杂度，当雷达步进频
率相对于初始频率较小时，即 Δｆ／ｆ０１时，有如
下近似：

ｆｍ
ｆ( )
０

αｉ
＝ １＋ｍΔｆ

ｆ( )
０

αｉ
≈１＋αｉ

Δｆ
ｆ０

（２）

将式（２）代入式（１），可得

Ｅ（ｆｍ）＝∑
Ｉ

ｉ＝１
ＢｉＰ

ｍ
ｉ ＋ｗ（ｆｍ） （３）

式中：

Ｂｉ＝Ａｉｅｘｐｊ
παｉ( )２ ｅｘｐ（－４πｊｆ０ｒｉ／ｃ） （４）

Ｐｉ＝ １＋αｉ
Δｆ
ｆ( )
０

ｅｘｐ（－４πｊΔｆｒｉ／ｃ） （５）

因此，求得式（５）中的 Ｐｉ，即可求解得到散射
中心的类型参数 αｉ、位置参数 ｒｉ，具体求解如下：
αｉ ＝（Ｐｉ －１）ｆ０／Δｆ （６）

ｒｉ＝
－ａｎｇｌｅ（Ｐｉ）·ｃ

４πΔｆ
（７）

２　一维ＧＴＤ散射中心模型参数估计

２．１　经典 ＭＵＳＩＣ算法
利用经典 ＭＵＳＩＣ算法估计一维 ＧＴＤ散射中

心模型各类参数的步骤如下：

步骤 １　为使 ＧＴＤ散射中心模型符合经典
ＭＵＳＩＣ算法估计参数时的模型，对式（３）作如下
向量化重构：

Ｘ＝Ｃｓ ＋ｗ （８）
式中：

Ｘ＝［Ｅ（ｆ０），Ｅ（ｆ１），…，Ｅ（ｆＭ－１）］
Ｔ

（９）

ｓ ＝［Ａ１，Ａ２，…，ＡＩ］
Ｔ

（１０）

ｗ＝［ｗ（ｆ０），ｗ（ｆ１），…，ｗ（ｆＭ－１）］
Ｔ

（１１）
Ｃ＝［ａ′（α１，ｒ１），ａ′（α２，ｒ２），…，ａ′（αＩ，ｒＩ）］（１２）

ａ′（αｉ，ｒｉ）＝

ｊ
ｆ０
ｆ( )
０

αｉ
ｅｘｐ（－４πｊｆ０ｒｉ／ｃ）

ｊ
ｆ１
ｆ( )
０

αｉ
ｅｘｐ（－４πｊｆ１ｒｉ／ｃ）

　　　　　

ｊ
ｆＭ－１
ｆ( )
０

αｉ
ｅｘｐ（－４πｊｆＭ－１ｒｉ／ｃ






















）

　　ｉ＝１，２，…，Ｉ （１３）
步骤２　对式（８）进行数据重构，得到具有汉

克尔形式的散射回波数据矩阵 Ｘ０：

Ｘ０ ＝

Ｅ（ｆ０） Ｅ（ｆ１） … Ｅ（ｆＬ－１）

Ｅ（ｆ１） Ｅ（ｆ２） … Ｅ（ｆＬ）

  

Ｅ（ｆＰ－１） Ｅ（ｆＰ） … Ｅ（ｆＭ－１













）

（１４）

式中：Ｌ＝Ｍ－Ｐ＋１，Ｉ＜Ｐ＜Ｍ／２。
步骤３　求 Ｘ０的自相关矩阵：

ＲＸ０Ｘ０ ＝Ｘ０Ｘ
Ｈ
０ （１５）

步骤４　对 ＲＸ０Ｘ０作特征值分解：

ＲＸ０Ｘ０ ＝ＵＳΣＳＵ
Ｈ
Ｓ ＋ＵＮΣＮＵ

Ｈ
Ｎ （１６）

式中：ＵＳ和 ＵＮ分别为信号子空间矩阵和噪声子
空间矩阵；ΣＳ和 ΣＮ两矩阵对角线上的元素分别
为信号的特征值和噪声的特征值。

步骤５　根据信号子空间与噪声子空间的正
交特性，定义一个参数估计算子 Ｐｗ（α，ｒ）：

Ｐｗ（α，ｒ）＝
［ａ′（α，ｒ）］Ｈａ′（α，ｒ）

［ａ′（α，ｒ）］ＨＵＮＵ
Ｈ
Ｎａ′（α，ｒ）

（１７）

对式（１７）进行谱峰搜索，则峰值对应的信号
参数 ｒ和 α即为散射中心位置参数和类型参数。

步骤６　基于估计得到的 ｒ和 α，利用最小二

０５１２
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乘法
［１６］
可得到散射中心强度参数 Ａｉ，求解公式

如下：

Ａｉ＝（（Ｃ′）
ＨＣ′）－１Ｃ′ＨＸ　　ｉ＝１，２，…，Ｉ （１８）

２．２　改进的 ＭＵＳＩＣ算法
利用改进 ＭＵＳＩＣ算法估计一维 ＧＴＤ散射中

心模型各类参数的步骤如下：

步骤１　定义一个维度为 Ｐ×Ｌ的置换矩阵
Ｊ，其反对角线上的元素为 １，其他位置上的元素
为０，如下：

Ｊ＝

０ … ０ １
   ０
０   

１ ０ …











０ Ｐ×Ｌ

（１９）

步骤２　基于含有目标原始回波信息的矩阵
Ｘ０及置换矩阵 Ｊ，构造包含目标原始回波共轭信
息的矩阵 Ｙ：
Ｙ＝ＪＸ０ （２０）

式中：Ｘ０ 为 Ｘ０的共轭转置矩阵。
步骤３　分别计算矩阵束 Ｘ０及 Ｙ的自相关

协方差矩阵：

ＲＸ０Ｘ０ ＝Ｘ０Ｘ
Ｈ
０

ＲＹＹ ＝ＹＹ
Ｈ ＝ＪＸ０（Ｘ


０）

ＨＪ{ Ｈ
（２１）

步骤４　对求得的矩阵 ＲＸ０Ｘ０、ＲＹＹ相加并取平
均值，得到一新的总协方差矩阵 Ｒ：

Ｒ＝
ＲＸ０Ｘ０ ＋ＲＹＹ

２
（２２）

步骤５　分析可知，新的总协方差矩阵 Ｒ为
Ｐ×Ｐ的 Ｈｅｒｍｉｔｅ矩阵，因此可得到如下关系式：
ＲＲＨ ＝Ｒ２

（ＲＲＨ）２ ＝Ｒ４

　　

（ＲＲＨ）ｎ ＝Ｒ２










ｎ

　　ｎ为正偶数 （２３）

由式（２３）可知，对（ＲＲＨ）ｎ进行特征值分解，
所得的特征值为原特征值的２ｎ倍，且其对应的特
征向量与原特征向量相同，即

λ（ＲＲＨ）ｎ ＝（λＲ）
２ｎ

υ（ＲＲＨ）ｎ ＝υ
{

Ｒ

　　ｎ为正偶数 （２４）

式中：λ（ＲＲＨ）ｎ和 υ（ＲＲＨ）ｎ分别为新构建矩阵（ＲＲ
Ｈ
）
ｎ

的特征值和特征向量；λＲ和 υＲ分别为原矩阵 Ｒ
的特征值和特征向量。

因此，通过构建如式（２５）中的矩阵 Ｒ１替代
矩阵 Ｒ，可增大信号特征值与噪声特征值之间的
差距，从而可有效区分低信噪比情况下的信号与

噪声，等效为增大了信噪比，改善了算法的噪声鲁

棒性与参数估计性能。

Ｒ１ ＝（ＲＲ
Ｈ
）
ｎ ＝Ｒ２ｎ （２５）

从数学表达式来定量分析，各散射中心参数

的方差为

Ｅ｛（^ｚｉ－ｚ）
２
｝＝

σ２

２Ｍ∑
Ｉ

ｉ＝１

γｉ
（σ２－γｉ）

２ ＣＨ·（ＵＳ，ＵＮ）
２

∑
Ｍ

ｉ＝Ｉ＋１
ｄＣＨ／［ｄ（^ｚｉ）·（ＵＳ，ＵＮ）］

２

（２６）
式中：^ｚｉ和 ｚ分别为第 ｉ次蒙特卡罗估计的参数和

设定参数；σ２和 γｉ分别为噪声特征值和信号特
征值；（ＵＳ，ＵＮ）为信号子空间和噪声子空间的合
并矩阵。

则由式（２６）可知，通过增大 σ２与 γｉ之间的

差距，Ｅ｛（^ｚｉ－ｚ）
２
｝会相应减小。因此，构建

式（２５）的矩阵 Ｒ１用以代替矩阵 Ｒ，可增大等效
信噪比，从而可以有效提高参数的估计精度。

步骤６　对得到的矩阵 Ｒ１作 ２．１节中的步
骤３～步骤 ６处理，即可估计得到散射中心各类
参数。

３　仿真实验

３．１　均方根误差比较
为验证本文提出的此类改进 ＭＵＳＩＣ算法的

有效性，并与经典 ＭＵＳＩＣ算法的参数估计性能作
比较，设置如下仿真实验。

本文设定雷达目标的后向散射回波由４个散
射中心构成，具体散射参数值如表 ２所示。步进
雷达的初始频率 ｆ０为 １０ＧＨｚ，步进频率 Δｆ为
１６ＭＨｚ，总频率步进数 Ｍ为１００。

表 ２　４个散射中心参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｏｕｒｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｅｎｔｅｒｓ

位置参数 ｒｉ／ｍ 散射类型 αｉ 散射强度 Ａｉ

１．２１ １．０ ４．２０

１．４５ ０．５ ３．５０

１．６３ －０．５ ２．２０

１．８４ －１ １．３６

　　在目标电磁散射回波中加入信噪比 ＳＮＲ为
－１０～２０ｄＢ的一维复高斯白噪声，且每个信噪比
下进行２００次蒙特卡罗实验。信噪比 ＳＮＲ具体
定义式

［１７］
为

ＳＮＲ＝１０ｌｇ
∑
Ｍ

ｍ＝１

珓ｓ（ｆｍ）
２

∑
Ｍ

ｍ＝１
ｗ（ｆｍ）

２

　　ｍ ＝０，１，…，Ｍ

（２７）
式中：珓ｓ（ｆｍ）和 ｗ（ｆｍ）分别为信号对应的表达式及

１５１２
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噪声对应的表达式，如下：

Ｅ（ｆｍ）＝珓ｓ（ｆｍ）＋ｗ（ｆｍ） （２８）
为定量比较算法的参数估计性能，定义均方

根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）：

ＲＭＳＥ（ｚ）＝
∑
Ｋ

ｉ＝１
（ｚｉ－ｚ）

２

槡 Ｋ
（２９）

式中：ｚｉ、ｚ和 Ｋ分别为第 ｉ次仿真实验估计的散
射中心参数、原散射中心参数和每个信噪比下的

蒙特卡罗实验次数。

基于经典 ＭＵＳＩＣ算法与不同偶次方下的改
进 ＭＵＳＩＣ算法进行一维 ＧＴＤ散射中心模型参数
估计，各类参数均方差的仿真结果如图 １～图 ３

所示。

由图 １～图 ３可知，当信噪比为 －１０～０ｄＢ
时基于不同次方处理的改进算法估计得到的各类

散射中心参数的均方差均要低于经典 ＭＵＳＩＣ算
法；而当信噪比为 ０～２０ｄＢ时，改进算法的参数
均方差与经典算法相差不大或持平。换言之，在

信噪比较低，即 －１０～０ｄＢ时，此类改进算法的参
数估计性能要优于经典 ＭＵＳＩＣ算法，改进算法的
抗噪性能更优越。由图 １可知，随着偶次方次数
的增加，改进算法的位置参数估计性能稍有提高；

而比较图２、图３可得，基于不同次方下的改进算
法估计得到的类型参数与强度参数的估计精度彼

此相差不大。

图 １　不同算法下，ｒ１～ｒ４的 ＲＭＳＥ比较

Ｆｉｇ．１　ＲＭＳＥｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒ１－ｒ４ａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

图 ２　不同算法下，α１～α４的 ＲＭＳＥ比较

Ｆｉｇ．２　ＲＭＳＥｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆα１－α４ａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

２５１２
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图 ３　不同算法下，Ａ１～Ａ４的均方差比较

Ｆｉｇ．３　ＲＭＳＥｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＡ１－Ａ４ａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

　　分析原因可知，本文提出的改进算法首先利
用原始回波数据共轭信息，有效提高了原始回波

数据的利用率，其次通过将协方差矩阵 Ｒ作偶次
方处理，增大了噪声特征值与信号特征值之间的

差距，避免了由于信号特征值与噪声特征值接近

而出现的谱峰混叠问题，从而改善了算法的噪声

鲁棒性，提高了算法的参数估计性能。随着偶次

方次数的增大，信号特征值与噪声特征值差距越

来越大；但较低的偶次方即可分辨出信号特征值

与噪声特征值，因此随着偶次方次数的增大，算法

估计性能改进得并不明显。

３．２　ＲＣＳ重构精度比较
基于估计得到的模型各参数与一维 ＧＴＤ散

射中心模型，可反演得到目标的后向散射电场

Ｅｓ，进而由远场条件下目标电场与 ＲＣＳ之间的关
系式，如式（３０）所示，对目标的远场 ＲＣＳ进行拟
合重构。

σ（ＲＣＳ）＝ｌｉｍ
Ｒｆ→∞
４πＲ２ｆ

Ｅｓ ２

Ｅｉ ２
（３０）

式中：Ｅｓ和 Ｅｉ分别为目标的散射电场和电磁波
的入射电场；Ｒｆ为目标距探测雷达的远场距离。

在信噪比为 ２０ｄＢ的噪声条件下，利用经典
ＭＵＳＩＣ算法与二次方下的改进 ＭＵＳＩＣ算法，分别
估计一维 ＧＴＤ散射中心模型参数并进行 ＲＣＳ拟
合重构，与理论 ＲＣＳ作比较，分别得到目标的重
构 ＲＣＳ曲线及 ＲＣＳ差值曲线如图４、图５所示。

由图４可得，基于改进 ＭＵＳＩＣ算法重构得到
的 ＲＣＳ与理论 ＲＣＳ吻合程度要高于经典 ＭＵＳＩＣ
算法，因此可以更加准确地反映目标电磁散射

特性。

图 ４　重构 ＲＣＳ比较

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄＲＣＳ

图 ５　ＲＣＳ差值比较

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｒｒｏｒｓｏｆＲＣＳ

从图５可更为直观地看出，改进 ＭＵＳＩＣ算法
重构的 ＲＣＳ与理论 ＲＣＳ的差值大多均在 ０ｄＢｓｍ
上下浮动，而经典 ＭＵＳＩＣ算法重构的 ＲＣＳ与理
论 ＲＣＳ的差值多数要远大于０ｄＢｓｍ。

３５１２
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由此可以验证，基于改进 ＭＵＳＩＣ算法估计得
到的模型参数精度要高于经典 ＭＵＳＩＣ算法，即本
文改进 ＭＵＳＩＣ算法的参数估计性能更为优越，噪
声鲁棒性更好。

３．３　主要改进步骤运算量与运算时间比较
由于此类改进 ＭＵＳＩＣ算法是针对总协方差

矩阵构造的步骤进行改进，因此，本文仅比较２次
方、４次方、６次方对应的改进算法与经典 ＭＵＳＩＣ
算法在总协方差矩阵构造这一步的计算量。并在

ＭＡＴＬＡＢ２０１７Ａ、计算机内存为 ８ＧＢ的仿真环境
下，比较不同算法进行 ２００次蒙特卡罗实验估计
散射中心３类参数所需的运行时间，如表３所示。

表 ３　不同算法运算量与运算时间比较

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙａｎｄ

ｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算法 计算协方差矩阵 ２００次运行时间／ｓ

ＭＵＳＩＣ Ｐ２Ｌ ６．１７７１８１

改进 ＭＵＳＩＣ（２次方） ３Ｐ２Ｌ＋ＰＬ ６．９１９６０２

改进 ＭＵＳＩＣ（４次方） ６Ｐ２Ｌ＋ＰＬ ７．２６９３１３

改进 ＭＵＳＩＣ（６次方） ８Ｐ２Ｌ＋ＰＬ ７．６１７３７６

　　分析表３可知，由于改进算法 ＭＵＳＩＣ需要构
建置换矩阵 Ｊ及新的协方差矩阵 Ｒ，并增加了对
协方差矩阵作偶次方处理这一步骤，因而运算量

与运算时间相比于经典 ＭＵＳＩＣ算法要稍有增加，
但可以看出，算法运算量增加不大。

４　结　论

本文在经典 ＭＵＳＩＣ算法的基础上，提出了一
类改进的 ＭＵＳＩＣ算法，主要创新点如下：

１）通过对经典 ＭＵＳＩＣ算法提取参数过程中
的协方差矩阵作偶次方处理，得到一类改进的

ＭＵＳＩＣ算法，仿真实验验证了改进的 ＭＵＳＩＣ算法
可以有效地提高散射中心参数估计精度。

２）通过设置仿真实验，探究了不同偶次方次
数对参数估计精度的影响，并权衡考虑运算复杂

度和参数估计精度，得到最佳的偶次方次数。

３）根据散射中心模型及目标远场条件下电
场值与 ＲＣＳ之间的关系，对目标的 ＲＣＳ进行了频
率外推，仿真结果验证了外推结果的可靠性。
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Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅｎｏｉｓｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒａｃｃｕｒａｃｙａｒｅｐｏｏｒｗｈｅｎｔｈｅｃｌａｓｓｉｃａｌＭｕｌｔｉｐｌｅＳｉｇｎａｌＣｌａｓ
ｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ（ＭＵＳＩＣ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＧｅｏｍｅｔｒｉｃＴｈｅｏｒｙｏｆＤｉｆ
ｆｒａｃｔｉｏｎ（ＧＴＤ）ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｅｎｔｅｒｍｏｄｅｌ．Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ａｓｅｒｉｅｓｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄＭＵＳＩＣａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｒｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｔｈｅｃｏｎｊｕｇａｔｅｍａｔｒｉｘｏｆｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｂａｃｋ
ｓｃａｔｔｅｒｅｄｄａｔａ，ｗｈｉｃｈｕｔｉｌｉｚｅｓｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｄａｔａｍｏｒｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｂｙａｖｅｒａｇｉｎｇｔｈｅ
ｃｏｖａｒｉａｎｃｅｍａｔｒｉｘｏｆｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｄａｔａａｎｄｉｔｓｃｏｎｊｕｇａｔｅｄｄａｔａ，ａｎｏｖｅｌｔｏｔａｌｃｏｖａｒｉａｎｃｅｍａｔｒｉｘｃａｎｂｅ
ｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｑｕａｄｒａｔｉｃ，ｑｕａｒｔｉｃａｎｄｏｔｈｅｒｅｖｅｎｐｏｗｅｒａｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｏｎｔｈｅｍａｔｒｉｘｔｏｏｂｔａｉｎａｎｏｔｈｅｒｍａ
ｔｒｉｘ，ａｎｄｔｈｕｓｉｔｃａｎｂｒｏａｄｅｎｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓｏｆｎｏｉｓｅｓａｎｄｓｉｇｎａｌｓ，ｗｈｉｃｈｉｓｅｑｕｉｖａｌｅｎｔ
ｔｏｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄ
ｎｏｉｓｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓａｒｅｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈｏｓｅｏｆｔｈｅｃｌａｓｓｉｃａｌＭＵＳＩＣａｌｇｏｒｉｔｈｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｅｎｔｅｒ；ｏｎｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＧｅｏｍｅｔｒｉｃＴｈｅｏｒｙｏｆＤｉｆｆｒａｃｔｉｏｎ
（ＧＴＤ）ｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｅｎｔｅｒｍｏｄｅｌ；ＭｕｌｔｉｐｌｅＳｉｇｎａｌＣｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ（ＭＵＳＩＣ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｃｏｎｊｕｇａｔｅｍａｔｒｉｘ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００２２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００２２８１５：１０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２２７．２２０９．００７．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７２０３３）；ＯｂｊｅｃｔｉｖｅｓａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＲａｄｉａｔｉｏｎＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＦｕｎｄ（ＳＴＥＳ２０１４２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１５５２９０３７９８９＠１６３．ｃｏｍ
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无人机组合导航直接法与间接法滤波方式比较

王均晖１，孙蕊１，２，，程琦１，张文宇１

（１．南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１１１０６；　２．西安测绘研究所 地理信息工程国家重点实验室，西安 ７１００５４）

　　摘　　　要：全球导航卫星系统／惯性导航系统（ＧＮＳＳ／ＩＮＳ）组合导航可以提供连续、高
精度的位置、速度、姿态信息，被广泛应用于无人机的状态估计。其中滤波算法的构建是其组

合关键。不同组合导航的模式会对导航定位结果产生相应的影响。针对直接法和间接法这

２种常见的组合模式，分别构建了基于扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）的全球定位系统／惯性导航系统
（ＧＰＳ／ＩＮＳ）松组合模式，并将其运用于不同飞行场景下无人机（ＵＡＶ）的实时动态状态估计。
仿真场景以及实际数据验证结果表明，间接法在精度和稳定性方面优于直接法，直接法在滤波

计算速率方面优于间接法。因此，当系统具有较高的计算性能，且面向高精度的应用情况下可

选择间接法作为无人机导航的技术方案；对于快速求解但精度要求不高的应用情况下，选择直

接法作为无人机导航的技术方案可以在一定程度上降低系统的成本。

关　键　词：组合导航；扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）；直接法；间接法；惯性导航系统
（ＩＮＳ）；全球定位系统（ＧＰＳ）

中图分类号：Ｖ２４９．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１５６１２

　　精确的导航定位信息是实现无人机安全飞行
的关键。惯性导航系统（ＩＮＳ）和全球导航卫星系
统（ＧＮＳＳ）作为２种常用的导航系统，可以有效获
取无人机实时导航定位信息，目前已经在无人机

导航中被广泛应用。ＧＮＳＳ以全球定位系统
（ＧＰＳ）为代表，能够得到高精度的三维位置、速
度；ＩＮＳ由计算机和惯性测量单元（ＩＭＵ）组成，利
用 ＩＭＵ提供的量测信息可以实现自主的导航解
算。ＧＰＳ／ＩＭＵ通过滤波算法进行组合，算法通过
对 ＧＰＳ和 ＩＭＵ数据进行估计、修正、融合，可以有
效实现２个系统的互补更新，来解决 ＧＰＳ信号失
锁引起的无法定位问题和 ＩＭＵ长时间积累误差
引起的漂移问题，因此在无人机组合导航中具有

非常重要的作用。

ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航根据滤波器的种类、输入
传感器之间的耦合程度、滤波器的观测输入量的

类型特征等因素可以进行多种分类。例如，以基

于不同滤波器类别的组合导航方式可以分为：基

于卡尔曼滤波系列的 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航［１３］
；基

于粒子滤波的 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航［４５］
；以及基于

多模态多联邦卡尔曼滤波的 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航
等

［６８］
。目前，已经有许多文献对基于不同类型

滤波的组合导航进行了详细的对比分析研究。

Ｇｅｏｒｇｙ等分别利用卡尔曼滤波和粒子滤波将低成
本 ＩＮＳ与 ＧＰＳ进行组合，并在道路环境下测试这
２种组合导航系统的性能［９］

；陈坡等在仿真的飞

机运动状态下，比较了自适应卡尔曼滤波和 Ｈ∞
滤波应用于 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航系统的可行性和

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011018&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 王均晖，等：无人机组合导航直接法与间接法滤波方式比较

有效性
［１０］
；聂琦和高晓颖通过数值仿真，比较了

使用不同等级的惯性传感器与 ＧＰＳ组合时 ｓｉｇｍａ
点卡尔曼滤波和扩展卡尔曼滤波（ＥＫＦ）的优
劣

［１１］
。众多研究表明，滤波类型的不同对 ＧＰＳ／

ＩＭＵ组合导航的精度以及鲁棒性等方面有着重
要的影响，在无人机高动态以及复杂环境的飞行

情况下尤为显著。

基于 ＧＰＳ和 ＩＭＵ之间耦合程度不同可以分
为松组合（位置、速度、姿态信息层面）、紧组合

（观测量层面）和深组合（信号层面）。针对不同

层面组合导航的比较分析较为成熟，仇立成等利

用车载 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航的实测数据进行分析，
发现紧组合较之松组合能获得更高的定位精

度
［１２］
；李妍妍比较分析了松、紧、深 ３种组合结构

下的捕获跟踪和信息融合技术并进行了实例验

证，从而更好地搭建组合导航数据处理平台
［１３］
。

其中，松组合具有结构简单、易于实现的优点；紧

组合抗干扰能力强，可使系统快速收敛，从而达到

较高导航精度，但结构相对复杂；深组合具有高精

度、强抗干扰性，但系统复杂，实现难度大。

基于滤波器观测量特征不同的组合导航方式

可以分为：基于直接法的组合导航方式和基于间

接法的组合导航方式。其中，间接法以各导航子

系统的误差量，也就是 ＧＰＳ和 ＩＭＵ输出的导航参
数的误差作为滤波器的状态量从而进行滤波计

算；直接法以各导航子系统的输出参数，即 ＧＰＳ
和 ＩＭＵ输出的导航参数作为状态量来进行滤波
估计。目前以直接法为组合导航方式的研究主要

包括：李荣冰等设计了基于微型飞行器的 ＧＰＳ／
ＩＭＵ组合导航系统来验证 ｓｉｇｍａ点直接式滤波方
法的有效性和可靠性，仿真结果达到了 ５ｍ的定
位精度

［１４］
；逯峤等利用基于平方根中心差分卡尔

曼滤波（ＳＲＣＤＫＦ），解决了直接法滤波估计中姿
态、速度和位置等导航参数的非线性问题，达到了

分米级的定位精度
［１５］
。文献［１４１５］表明直接法

建模的方式具有简单、直接的优点，并且在静态桥

梁形变数据平滑、车辆运动估计等领域进行了有

效的应用。同样，间接法也是一种常用的组合导

航模式。徐田来等通过输入位置误差、速度误差

以及姿态误差量，构建一种基于模糊自适应卡尔

曼滤波的车载 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航系统，在仿真情
况下将经纬度的误差控制在１″内［１６］

；吴富梅和杨

元喜利用小波阈值消噪的自适应滤波削弱 ＩＭＵ
误差的影响，有效地分离有用信号和噪声信号，提

高了 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航系统的精度和可靠性，达
到了０．６ｍ均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅｄＥｒｒｏｒ，
ＲＭＳＥ）的定位精度［１７］

。

虽然间接法和直接法都在组合导航的工程实

践中被广泛应用，针对这两者在不同场景条件下

的比较分析却少有研究。李开龙等从系统模型、

滤波算法以及应用等方面对组合导航的直接法和

间接法进行了分析，通过车载实验，针对不同路况

的数据评估各自导航性能，结果表明，高机动条件

下可选择直接法，而静态和低速运动时应选择间

接法，但是该结论并不适用于三维空间内无人机

的飞行
［１８］
。因此，为了进一步分析不同种建模方

式，探索给定应用场景下 ２种建模方式的组合导
航的性能差异，对算法的适用性有进一步的了解

从而更好地服务于工程应用。本文在直接法和间

接法的组合模式下，分别设计了基于 ＥＫＦ的
ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航系统的算法，并基于仿真数据
和实际数据对 ２种组合模式的算法精度进行详细
地比较分析，为无人机在不同场景下的安全飞行提

供有效的技术支撑。相对于载波相位的整周模糊

度的难点，伪距法定位具有速度快、无多值性问题

的优点，故本文利用伪距法对 ＧＰＳ进行定位解算。

１　基于 ＥＫＦ的组合导航模型构建
本节内容主要针对直接法和间接法组合模

式，设计了基于 ＥＫＦ的 ＧＰＳ／ＩＭＵ组合导航系统
的算法。由于松组合结构简单、计算量相对较小，

适用于对实时性要求较高的系统，因此将用松组

合来比较分析无人机的组合导航系统在２种组合
模式下的算法精度。

１．１　松组合直接法
直接法状态方程是真实系统状态和相应导航

参数的动态变化的直观反映。直接法首先从 ＩＭＵ
和 ＧＰＳ中获得导航参数，即位置信息（ｘＥ，ｘＮ，
ｘＵ）、速度信息（ｖｂｘ，ｖｂｙ，ｖｂｚ）、姿态角信息（φ，θ，
ψ），然后使用卡尔曼滤波器进行计算，最后输出
导航参数的最优估计（^ｘＥ，^ｘＮ，^ｘＵ，^ｖｂｘ，^ｖｂｙ，^ｖｂｚ，^φ，^θ，
ψ^）。直接法一般采用非线性滤波方程，将非线性
滤波方程进行线性化然后取一阶项。组合导航直

接法滤波的示意图如图１所示。图中：ωｂｉｂ和 ｆ
ｂ
分

别为 ＩＭＵ的角速度和比力输出；ｐｎＧＰＳ和 ｖ
ｎ
ＧＰＳ分别

为 ＧＰＳ的位置和速度输出；ｚ为滤波观测量，ｚ－^ｚｋ
为滤波新息；^ｘｋ为滤波状态最优估计；^ｘ

－
ｋ 为一步

状态预测；^ｐｎ，^ｖｎ和 Φ^ｎ分别为滤波估计得到的位
置，速度和姿态。一方面，从 ＩＭＵ和 ＧＰＳ中获取
各自的导航参数输出作为观测量，分别为（ωｂｉｂ，
ｆｂ）和（ｐｎＧＰＳ，ｖ

ｎ
ＧＰＳ）。另一方面，初始化状态量，随

着时间更新，利用状态方程和量测方程，不断进行

状态预测和观测预测。将 ２个方面结合起来，不
断进行系统的状态更新，从而得到系统的位置、速

度、姿态的最优估计。其中，对于 ＩＮＳ的解算已经

７５１２



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 １　直接法滤波

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｏｆｆｉｌｔｅｒｉｎｇ

融入到了系统状态方程和量测方程的建立之中。

１．１．１　状态向量的选取和系统方程的建立
在本方法中，选取组合导航系统的状态向量

为 Ｘ ＝［ｐｎ，ｖｂ，ａｂ，，ωｂｉｂ，ｂａ，ｂｇ］
Ｔ
。状态向量共

２１维。其中，ｐｎ为导航系 ｎ内的三维位置矢量，
即 （ｘＥ，ｘＮ，ｘＵ）；ｖ

ｂ
和 ａｂ为对应机体系 ｂ内的三

维速度矢量和加速度矢量，即 （ｖｂｘ，ｖｂｙ，ｖｂｚ，ａｂｘ，
ａｂｙ，ａｂｚ）；为欧拉角（分别对应横滚角 φ、俯仰角

θ和偏航角 ψ）；ωｂｉｂ为机体系 ｂ相对于惯性系 ｉ的
欧拉角速率矢量在机体系内的投影；ｂａ和 ｂｇ分别
为加速度计和陀螺的零偏。

令 ｐｎ ＝ ［ｘＥ，ｘＮ，ｘＵ］
Ｔ
，ｖｎ ＝ ［ｖＥ，ｖＮ，ｖＵ］

Ｔ
，

ｖｂ ＝［ｖｂｘ，ｖｂｙ，ｖｂｚ］
Ｔ
，ａｂ ＝［ａｂｘ，ａｂｙ，ａｂｚ］

Ｔ
。根据运

动学的基本规律，有

ｐｎ ＝Ｃｎｂｖ
ｂ

（１）
ｖｂ ＝ａｂ （２）

根据 ＩＮＳ的力学编排，有
ｖｎ ＝Ｃｎｂｆ

ｂ＋ｇｎ－（２ωｎｉｅ＋ω
ｎ
ｅｎ）×ｖ

ｎ
（３）

Ｃｎｂ ＝Ｃ
ｎ
ｂ（ω

ｂ
ｉｂ×）－（ω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ）×Ｃ

ｎ
ｂ （４）

ｂａ ＝０ （５）
ｂｇ ＝０ （６）

式中：ωｎｅｎ为导航系 ｎ相对于地球系 ｅ的角速度在

导航系 ｎ上的投影；ωｎｉｅ为地球自转角速度在导航

系 ｎ上的投影；ｇｎ为导航系 ｎ下的重力加速度。
ｎ为导航系 ｎ下的重力加速度。

在理想情况下，相邻时间间隔极小，故系统的

加速度和角速度基本不变，故有

ａｂ ＝０ （７）
ωｂｉｂ ＝０ （８）
因此，状态方程可以写成

Ｘｋ ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１＋Ｗｋ （９）
式中：Φｋ，ｋ－１为 ２１×２１的状态转移矩阵；Ｗｋ为系

统噪声矩阵。

Φｋ，ｋ－１ ＝

－Ｆ１ ０９×３ ０９×３ ０９×６
０３×９ Ｉ３×３ Ｆ２ ０３×６
０３×９ ０３×３ Ｉ３×３ ０３×６
０６×９ ０６×３ ０６×３ Ｉ６×













６

（１０）

式中：Ｆ１和 Ｆ２分别为

Ｆ１ ＝

Ｉ３×３ Ｃｎｂ×Ｔ
１
２
Ｃｎｂ×Ｔ

２

０３×３ Ｉ３×３ Ｔ

０３×３ ０３×３ Ｉ３×













３

（１１）

Ｆ２ ＝Ｔ×
１ ｓｉｎφｃｏｓθ ｃｏｓφｃｏｓθ
０ ｃｏｓφ －ｓｉｎφ
０ ｓｉｎφｓｅｃθ ｃｏｓφｓｅｃ









θ

（１２）

其中：Ｔ为迭代周期；Ｃｎｂ为机体系 ｂ到导航系 ｎ的
方向余弦矩阵；Ｉｉ×ｉ为 ｉ阶单位矩阵；０ｉ×ｊ为 ｉ×ｊ阶
零矩阵。

系统噪声的统计特性满足以下条件：

Ｅ［Ｗｋ］＝０ （１３）

Ｅ［ＷｋＷ
Ｔ
ｊ］＝Ｑｋδｋｊ （１４）

δｋｊ＝
１ 　ｋ＝ｊ
０ 　ｋ≠{ ｊ

（１５）

式中：Ｑｋ为系统噪声方差阵；Ｅ为数学期望。
１．１．２　量测方程的建立

将 ＧＰＳ导航仪输出的位置、速度信息与 ＩＮＳ
输出的比力和加速度直接作为量测量。

设 ｐｎＧＰＳ和 ｖ
ｎ
ＧＰＳ分别为 ＧＰＳ测得的导航系 ｎ下

的三维位置矢量和速度矢量；ｆｂ为 ＩＮＳ测得的机
体系 ｂ内的比力矢量；ωｂｉｂ为 ＩＮＳ测得的机体系 ｂ
相对于惯性系 ｉ的欧拉角速率矢量在机体系 ｂ内
的投影。则量测值 Ｚ ＝［ｐｎＧＰＳ，ｖ

ｎ
ＧＰＳ，ｆ

ｂ，ωｂｉｂ］
Ｔ
，

量测方程为

Ｚｋ ＝ＨｋＸｋ＋Ｙｋ＋Ｖｋ （１６）
式中：Ｈｋ为 １２×２１的矩阵；Ｙｋ为量测的系统性
误差的确定性输入；Ｖｋ为量测噪声矩阵。

Ｈｋ ＝

Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ Ｃｎｂ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３
０３×３ ωｂｉｂ× Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３ Ｉ３×３ ０３×３
０３×３ ０３×３ ０３×３ ０３×３ Ｉ３×３ ０３×３ Ｉ３×













３

（１７）
Ｙｋ ＝［０１×６　［０　０　１］Ｃ

ｎ
ｂ　０１×３］

Ｔ
（１８）

式中：Ｃｎｂ为 ｂ系到 ｎ系的变换矩阵，

Ｃｎｂ ＝
ｃｏｓθｃｏｓψ －ｃｏｓθｓｉｎψ＋ｓｉｎφｓｉｎθｃｏｓψ ｓｉｎφｓｉｎψ＋ｃｏｓφｓｉｎθｃｏｓψ
ｃｏｓθｓｉｎψ ｃｏｓφｃｏｓψ＋ｓｉｎφｓｉｎθｓｉｎψ －ｓｉｎφｃｏｓψ＋ｃｏｓφｓｉｎθｓｉｎψ
－ｓｉｎθ ｓｉｎφｃｏｓθ ｃｏｓφｃｏｓ









θ

（１９）
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　第 １１期 王均晖，等：无人机组合导航直接法与间接法滤波方式比较

　　量测噪声的统计特性满足以下条件：
Ｅ［Ｖｋ］＝０ （２０）

Ｅ［ＶｋＶ
Ｔ
ｊ］＝Ｒｋδｋｊ （２１）

式中：Ｒｋ为量测噪声方差阵。
１．２　松组合间接法

与直接法不同的是，间接法状态方程为状态

误差方程。由于误差可看作小量，系统的状态方

程和量测方程可近似为线性方程。间接法首先从

ＩＭＵ和 ＧＰＳ中获得导航参数误差，即位置误差
（δｘＥ，δｘＮ，δｘＵ）、速度误差（δｖＥ，δｖＮ，δｖＵ）、姿态角
误差（φＥ，φＮ，φＵ），然后使用卡尔曼滤波器进行计
算，最后输出的是导航参数误差的估值（δ^ｘＥ，δ^ｘＮ，

δ^ｘＵ，δ^ｖＥ，δ^ｖＮ，δ^ｖＵ，^φＥ，^φＮ，^φＵ）。由于误差的数值
通常较小，变化较为平缓。间接法滤波的示意图

如图２所示。一方面，从 ＩＭＵ获得导航参数输出
（ωｂｉｂ，ｆ

ｂ
）后，首先进行惯导解算，得到位置、速度、

姿态等导航参数，同时从 ＧＰＳ直接获得位置、速
度等导航参数，将这 ２种不同来源的导航参数作
差作为系统的量测量，即导航参数误差。另一方

面，基于 ＩＮＳ的力学编排建立系统的状态空间模
型，利用该模型得到导航参数误差的预测。将这

２个方面结合起来，得到一个对 ＩＮＳ导航参数误差
的最优估计，利用该估计对 ＩＮＳ进行修正，从而间
接地实现了对系统位置、速度、姿态等导航参数的

最优估计。

图 ２　间接法滤波

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｏｆｆｉｌｔｅｒｉｎｇ

１．２．１　状态向量的选取和系统方程的建立
选取子系统惯导的导航输出参数误差作为状

态，状态向量为

Ｘ（ｔ）＝［δｘＥ，δｘＮ，δｘＵ，δｖＥ，δｖＮ，δｖＵ，φＥ，φＮ，

　　φＵ，

Δ

ａｘ，

Δ

ａｙ，

Δ

ａｚ，ｂｒｘ，ｂｒｙ，ｂｒｚ，ｂｂｘ，ｂｂｙ，ｂｂｚ］
Ｔ

其中，包括位置误差 （δｘＥ，δｘＮ，δｘＵ），速度误差
（δｖＥ，δｖＮ，δｖＵ），惯性导航平台误差角 （φＥ，φＮ，

φＵ），加速度计零偏 （

Δ

ａｘ，

Δ

ａｙ，

Δ

ａｚ），陀螺的相关

漂移 （ｂｒｘ，ｂｒｙ，ｂｒｚ）和陀螺的随机常值漂移 （ｂｂｘ，
ｂｂｙ，ｂｂｚ）。

　　令 δｐｎ ＝［δｘＥ，δｘＮ，δｘＵ］
Ｔ
，δｖｎ ＝［δｖＥ，δｖＮ，

δｖＵ］
Ｔ
，ｖｎ ＝ ［ｖＥ，ｖＮ，ｖＵ］

Ｔ
，φｎ ＝ ［φＥ，φＮ，φＵ］

Ｔ
，

Δ

ａ＝［

Δ

ａｘ，

Δ

ａｙ，

Δ

ａｚ］
Ｔ
，ｂｒ ＝［ｂｒｘ，ｂｒｙ，ｂｒｚ］

Ｔ
，ｂｂ ＝

［ｂｂｘ，ｂｂｙ，ｂｂｚ］
Ｔ
。针对 ＩＮＳ中各导航参数的误差建

立数学模型，包括位置误差方程、速度误差方

程
［１９］
和姿态误差角方程

［２０］
、陀螺和加速度计的

零偏模型，有

δｐｎ ＝－ωｎｅｎ×δｐ
ｎ＋δｖｎ （２２）

δｖｎ ＝ｆｎ×φｎ－（２δωｎｉｅ＋δω
ｎ
ｅｎ）×ｖ

ｎ－

　　（２ωｎｉｅ＋ω
ｎ
ｅｎ）×δｖ

ｎ＋Ｃｎｂ

Δ

ａ （２３）
φｎ ＝δωｎｉｅ＋δω

ｎ
ｅｎ－（ω

ｎ
ｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ）×φ

ｎ－Ｃｎｂｂｒ
（２４）

Δ　·
ａ ＝－

１
Ｔａ

Δ

ａ （２５）

ｂｒ＝－
１
Ｔｇ
ｂｒ （２６）

ｂｂ ＝０ （２７）
式中：Ｔａ和 Ｔｇ分别为加速度计和陀螺误差模型
中的一阶马尔可夫过程的相关时间。

那么，ＧＰＳ／ＩＮＳ组合导航系统连续状态方程
可以表示为

Ｘ（ｔ）＝Ｆ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋Ｇ（ｔ）Ｗ（ｔ） （２８）
式中：Ｆ（ｔ）为１８×１８的矩阵；Ｇ（ｔ）为系统噪声驱
动阵；Ｗ（ｔ）为系统噪声矩阵。

Ｆ（ｔ）＝
ＦＳ ＦＭ
０９×９ Ｆ[ ]

Ｎ

（２９）

Ｇ（ｔ）＝ｄｉａｇ｛０１×９　Ｉ１×６　０１×３｝ （３０）
Ｑ ＝ｄｉａｇ｛０１×９　σａ　σａ　σａ　σｇ　σｇ　σｇ　０１×３｝

（３１）
式中：Ｑ为系统噪声方差阵；σａ和 σｇ分别为加速
度计和陀螺漂移的白噪声均方根。

ＦＳ、ＦＭ和 ＦＮ分别为

ＦＳ＝

－ωｎｅｎ× Ｉ３×３ ０３×３
ＦＳ１ －（２ωｎｉｅ＋ω

ｎ
ｅｎ）× ｆｎ×

０３×３ ０３×３ －（ωｎｉｅ＋ω
ｎ
ｅｎ）











×
９×９

（３２）

ＦＭ ＝

０３×３ ０３×３ ０３×３
Ｃｎｂ ０３×３ ０３×３
０３×３ －Ｃｎｂ ０３×










３ ９×９

（３３）

ＦＮ ＝

－１
Ｔａ
Ｉ３×３ ０３×３ ０３×３

０３×３ －１
Ｔｇ
Ｉ３×３ ０３×３

０３×３ ０３×３ ０３×
















３ ９×９

（３４）

９５１２
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ＦＳ１ ＝

０
２ωｉｅ（ｖＮｃｏｓφ＋ｖＵｓｉｎφ）

ＲＭ ＋ｈ
＋

ｖＥｖＮ
（ＲＮ ＋ｈ）（ＲＭ ＋ｈ）ｃｏｓ
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式中：ωｉｅ为地球自转角速度；ｈ为大地高；ｆ为加
速度计输出的比力值；ｇ为重力加速度；ＲＭ、ＲＮ和
Ｒｅ分别为地球的子午圈曲率半径、卯酉圈曲率半
径和平均半径。

１．２．２　量测方程的建立

设 ｖｎ＝［ｖＥ，ｖＮ，ｖＵ］
Ｔ
为三维速度信息，下标

Ｅ、Ｎ和 Ｕ分别表示东向、北向和天向，上标 Ｉ和 Ｇ
分别为该信息由 ＩＮＳ和 ＧＰＳ输出，设 λ，Ｌ和 ｈ分
别为经度、纬度和高度，下标 Ｉ和 Ｇ分别为该信息
由 ＩＮＳ和 ＧＰＳ输出。间接法里所采用的量测方
程将 ＩＮＳ与 ＧＰＳ接收机给出的位置、速度信息的
差值作为量测量。量测值为

Ｚ＝
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ｈＩ－ｈＧ
ｖＩＥ －ｖ

Ｇ
Ｅ

ｖＩＮ －ｖ
Ｇ
Ｎ

ｖＩＵ －ｖ





















Ｇ

Ｕ

（３６）

量测方程为

Ｚ（ｔ）＝Ｈ（ｔ）Ｘ（ｔ）＋Ｖ（ｔ） （３７）
式中：Ｈ（ｔ）为６×１８的矩阵；Ｖ（ｔ）为量测噪声矩阵。
Ｈ（ｔ）＝［Ｉ６×６　０６×１５］ （３８）
Ｒ＝ｄｉａｇ｛σｘＥ　σｘＮ　σｘＵ　σｖＥ　σｖＮ　σｖＵ｝（３９）
式中：Ｒ为量测噪声方差阵；σｘＥ、σｘＮ和 σｘＵ分别为
东向、北向和天向的位置误差的白噪声均方根；

σｖＥ、σｖＮ和 σｖＵ分别为对应速度误差的白噪声均
方根。

２　实验仿真

本实验利用 ＭＡＴＬＡＢ构建仿真环境，生成无
人机运动状态、ＧＰＳ接收机输出以及惯性元件的
测量值。无人机轨迹包含了上升、平飞、下降等多

个航段，有利于本文全面地对直接法和间接法组

合导航的定位精度进行评估。针对组合导航直接

法和间接法的情形，分别利用 ＥＫＦ进行了仿真实
验。其中，ＧＰＳ的采样频率选取１０Ｈｚ，接收机误

差包括热噪声、多路径以及电离层误差等，表１为
ＩＮＳ的相关参数设置，频率选取１００Ｈｚ。

仿真实验中，导航信息的初始误差为：水平姿

态误差２０′，方位误差 ２０′，位置误差 １．５ｍ，速度
误差２ｍ／ｓ。初始航向角为 ９０°，初始位置为北纬
３９°西经８１°，海拔高度 ０ｍ。此外，为更好地评价
组合导航系统的性能，本文设置无人机飞行过程中

的丢星场景如表２、表３所示。图３为仿真无人机
的三维飞行轨迹图，图４为仿真飞行轨迹的速度。

图５为丢星场景 １下无人机的仿真飞行轨
迹，包括参考轨迹、ＧＰＳ接收机基于伪距解算得到
的位置以及直接法和间接法滤波得到的轨迹。

图６为组合导航系统在场景 １下的位置误差。
表４为场景１最大位置误差。结合图表可以看出，

表 １　惯性导航系统参数设置

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆＩＮＳ

传感器 参数 数值

陀螺仪

随机常数／（（°）·ｈ－１） ０．０５

随机漂移均方差／（（°）·ｈ－１） ０．０５
一阶马尔可夫驱动白噪声

方差／（（°）·ｈ－１）
１×１０－９

相关时间／ｓ １００００

加速度计

一阶马尔可夫驱动白噪声

方差／（ｍ·ｓ－２）

相关时间／ｓ

０．３×９．８１×１０－６

１００００

表 ２　仿真环境下丢星场景 １设置

Ｔａｂｌｅ２　ＳｅｔｔｉｎｇｏｆｌｏｓｔｓｔａｒｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ１ｕｎｄｅｒ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

飞行阶段 丢星时间／ｓ 间隔／ｓ

上升段 ６０～７５ １５

平飞段 ２２０～２３５ １５

下降段 ４００～４１５ １５

表 ３　仿真环境下丢星场景 ２设置

Ｔａｂｌｅ３　ＳｅｔｔｉｎｇｏｆｌｏｓｔｓｔａｒｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２ｕｎｄｅｒ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

飞行阶段 丢星时间／ｓ 间隔／ｓ

上升段 ６０～６５ ５

平飞段 ２２０～２２５ ５

下降段 ４００～４０５ ５

０６１２
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场景１下，直接法的位置误差可达上百米，尤其是
转弯部分丢星的 １５ｓ，东向位置误差达到１００ｍ，
北向位置误差达８０ｍ，天向位置误差达 ２００ｍ；而
间接法的位置误差，即使在丢星段，三维位置误差

均控制在１０ｍ内。
场景１下，受丢星１５ｓ影响，直接法和间接法

位置误差的差距达到２个数量级，同时，第３节的
真实数据验证部分，丢星均不超过 ５ｓ。因此，以
下重点对场景２展开具体分析。

图７和图８分别为场景２下无人机的仿真飞
行轨迹的平面图和高程图，包括参考轨迹、ＧＰＳ接
收机基于伪距解算得到的位置以及直接法和间接

法滤波得到的轨迹。

图 ３　无人机的三维飞行轨迹

Ｆｉｇ．３　３ＤｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆＵＡＶ

图 ４　仿真飞行轨迹的速度

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

　　图９为场景２下组合导航系统状态运动的位
置误差，包括 ＧＰＳ位置相对于参考轨迹的差值、
直接法和间接法滤波后各自的位置误差。图 １０
和图 １１分别为组合导航系统在 ２种不同组合模
式下的速度误差和姿态误差。

图 ５　场景 １仿真飞行轨迹

Ｆｉｇ．５　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ１

图 ６　场景 １位置误差

Ｆｉｇ．６　ＰｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ１
表 ４　场景 １最大位置误差

Ｔａｂｌｅ４　ＭａｘｉｍｕｍｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ１

方向
最大位置误差／ｍ

直接法 间接法

东向 １０２．８ ９．５
北向 ８１．３ ９．１
天向 ２７１．１ １．９

图 ７　场景 ２仿真飞行轨迹（水平维度）

Ｆｉｇ．７　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

（ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎ）

１６１２
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图 ８　场景 ２仿真飞行轨迹（竖直维度）

Ｆｉｇ．８　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

（ｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎ）

图 ９　场景 ２位置误差

Ｆｉｇ．９　ＰｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

图 １０　场景 ２速度误差

Ｆｉｇ．１０　ＶｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

　　计算场景２下直接法、间接法和 ＧＰＳ的位置
ＲＭＳＥ见表 ５。计算直接法和间接法的速度
ＲＭＳＥ、姿态 ＲＭＳＥ分别见表６、表７。仿真环境下
直接法和间接法运行时间见表８。

图 １１　场景 ２姿态误差

Ｆｉｇ．１１　ＡｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

表 ５　场景 ２下直接法、间接法和 ＧＰＳ的位置 ＲＭＳＥ

Ｔａｂｌｅ５　ＰｏｓｉｔｉｏｎＲＭＳＥｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ，ｉｎｄｉｒｅｃｔ

ｍｏｄｅａｎｄＧＰＳｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

组合模式
位置 ＲＭＳＥ／ｍ

东向 北向 天向 ２Ｄ ３Ｄ

直接法 ０．８９ ０．８６ ２．０８ １．２４ ２．４２

间接法 ０．４９ ０．５３ ０．８７ ０．７１ １．１２

直接法（不计丢星部分） ０．２４ ０．４９ ０．８５ ０．５５ １．０１

间接法（不计丢星部分） ０．２２ ０．４６ ０．８９ ０．５１ １．０２

ＧＰＳ（不计丢星部分） ０．６８ １．２０ １．８１ １．３８ ２．２７

表 ６　场景 ２下直接法和间接法的速度 ＲＭＳＥ

Ｔａｂｌｅ６　ＶｅｌｏｃｉｔｙＲＭＳＥｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅａｎｄ

ｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

组合模式
速度 ＲＭＳＥ／（ｍ·ｓ－１）

东向 北向 天向 ２Ｄ ３Ｄ

直接法 ０．３４ ０．６６ ０．２６ ０．７４ ０．７８

间接法 ０．０４ ０．０４ ０．０４ ０．０５ ０．０６

表 ７　场景 ２下直接法和间接法的姿态 ＲＭＳＥ

Ｔａｂｌｅ７　ＡｔｔｉｔｕｄｅＲＭＳＥｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅａｎｄｉｎｄｉｒｅｃｔ

ｍｏｄｅｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

组合模式
姿态 ＲＭＳＥ／ｒａｄ

横滚角 俯仰角 偏航角

直接法 ０．７６８５ １．１９３１ １．０９９１

间接法 ０．０３８０ ０．０３７８ ０．０４０７

表 ８　场景 ２下直接法和间接法运行时间

Ｔａｂｌｅ８　Ｒｕｎｔｉｍｅｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅａｎｄｉｎｄｉｒｅｃｔ

ｍｏｄｅｉｎＳｃｅｎａｒｉｏ２

组合模式 运行时间／ｓ

直接法 １０．３８

间接法 ２４．３０

　　总体来说，松组合直接法和间接法滤波分别
达到了２．４２ｍ和 １．１２ｍ的定位精度，速度误差
分别为０．７８ｍ／ｓ和０．０６ｍ／ｓ，实验运行所需时间

２６１２
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分别为１０．３８ｓ和 ２４．３０ｓ。若不考虑丢星部分，
直接法的水平位置和垂直位置均方根误差值分别

控制在０．５５ｍ和 ０．８５ｍ以内，间接法则控制在
０．５１ｍ和 ０．８９ｍ。显然，在 ＧＰＳ不丢星的情况
下，直接法和间接法对于定位精度的提高不分伯

仲，这也验证了从本质上来说直接法和间接法同

根同源，都是 ＩＮＳ力学编排和卡尔曼滤波相结合
的结果。然而，间接法在正式滤波之前需要进行

惯导解算，直接法则将惯导解算的过程融入到

了状态空间模型的建立中，滤波和解算合二为

一，从而简化了计算步骤。因此，在仿真实验中

松组合直接法的运行速率约为间接法的２．５倍。
在实际应用下，丢星是不可避免的。在本

实验中设置的包含丢星的场景下，直接法和间

接法的水平位置均方根误差值分别控制在

１．２４ｍ和 ０．７１ｍ以内，垂直位置均方根误差值
控制在２．０８ｍ和 ０．８７ｍ。直接法中，ＩＮＳ随时间
推移位置误差不断累积，当 ＧＰＳ信号丢失，只能
依靠单纯 ＩＮＳ导航，位置、速度误差迅速增加；
间接法在丢失 ＧＰＳ信号后，不断利用上一时刻
估计的误差递推，修正惯导，丢星时间又较短，

估计出的误差与实际累积误差相近，故精度下

降有限。

丢星场景下，直接法滤波不稳定，轨迹偏移最

大可达 ２０ｍ；间接法滤波相对稳定，轨迹的偏移
很小。此外，在上升段丢星的 ５ｓ内，直接法滤波
的位置误差和速度误差分别控制在 ８ｍ和 ５ｍ／ｓ
以内，间接法轨迹便偏移在３ｍ内，这是由于无人
机处于匀速上升段，姿态、速度均保持不变，丢星

后间接法基本不变，直接法有偏移但可控；在平飞

段的５ｓ丢星，无人机正在转弯，姿态、速度不断地
变化，直接法三维位置误差和速度误差最大均超

过２０ｍ和５ｍ／ｓ，间接法此时误差略大于上升段，
但在５ｍ内；在下降段的 ５ｓ丢星，无人机处于减
速下降阶段，需要不断调整姿态来保持飞行，但

由于速度较小，故误差与平飞段的 ５ｓ丢星相
近，直接法的东向和北向位置误差控制在 １０ｍ
内，速度误差控制在 １０ｍ／ｓ内，间接法的误差基
本保持不变。此外，由于直接法的滤波方程中

包含了位置、速度、姿态等不同数量级的物理

量，而在滤波过程中优先考虑了位置和速度，随

着时间的推移，对于姿态的滤波逐渐发散，如

图 １１所示；间接法主要针对各个误差量进行滤
波，数量级相近，故整体滤波效果优于直接法。

最后，松组合直接法对于速度和姿态的滤波效

果远比间接法差，姿态变化对于直接法滤波影

响较大，滤波后的姿态相对于间接法非常不稳

定，且在丢星时速度误差急剧增大，进而带来定

位精度的降低。

仿真结果表明，松组合直接滤波法和间接滤

波法在不丢星情况下对于导航系统的精度提高相

差不大。考虑丢星，松组合间接法在精度和稳定

性方面均优于直接法，但在滤波计算速度方面直

接法优于间接法。

３　实例验证

本文的试验数据采用２０１８年２月 ２５日于台
湾南投采集的无人机飞行数据，飞行时间约

２０ｍｉｎ。所用无人机和试验环境如图 １２所示，试
验场地和飞行轨迹如图１３所示，表９为组合导航
系统中各传感器的相关参数设置。

本文分别使用组合导航直接法和间接法２种
建模方式进行滤波，如图 １４和图 １５所示，其中，
ＧＰＳ位置信息为基于 Ｃ／Ａ码伪距解算定位的结
果。２种组合方式下的组合导航系统状态运动位

图 １２　所用无人机和试验环境

Ｆｉｇ．１２　ＵＡＶｕｓｅｄａｎｄｔｅｓｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

图 １３　试验场地与飞行轨迹鸟瞰图

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｓｔｓｉｔｅａｎｄａｅｒｉａｌｖｉｅｗｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｔｈ
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表 ９　组合导航系统测量精度

Ｔａｂｌｅ９　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｃｃｕｒａｃｙｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ

传感器 参数 数值

ＩＭＵ

采样率／Ｈｚ １００

陀螺仪零偏／（（°）·ｈ－１） ２

陀螺角速率随机游走／（（°）·ｈ－
１
２） ０．１２

加速度计零偏／μｇ ３００

加速度随机游走／（ｍ·ｓ－１·ｈ－
１
２） ０．１２

ＧＰＳ
采样率／Ｈｚ １０

位置测量噪声／ｍ ０．０４

图 １４　试验飞行轨迹（水平维度）

Ｆｉｇ．１４　Ｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ（ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎ）

图 １５　试验飞行轨迹（竖直维度）

Ｆｉｇ．１５　Ｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ（ｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎ）

置误差、速度误差和姿态误差分别如图１６～图 １８
所示。

计算本试验中直接法、间接法和 ＧＰＳ的位置
ＲＭＳＥ见表 １０。计算直接法和间接法的速度
ＲＭＳＥ、姿态 ＲＭＳＥ分别见表１１、表１２。直接法和
间接法运行时间见表１３。

图 １６　试验飞行轨迹的位置误差

Ｆｉｇ．１６　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图 １７　试验飞行轨迹的速度误差

Ｆｉｇ．１７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｏｆｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图 １８　试验飞行轨迹的姿态误差

Ｆｉｇ．１８　Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓｏｆｔｅｓｔｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ
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表 １０　直接法、间接法和 ＧＰＳ的位置 ＲＭＳＥ

（与 ＩｎｅｒｔｉａｌＥｘｐｌｏｒｅｒ相比）

Ｔａｂｌｅ１０　ＰｏｓｉｔｉｏｎＲＭＳＥｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ，ｉｎｄｉｒｅｃｔ

ｍｏｄｅａｎｄＧＰＳ（ｃｏｍｐａｒｅｄｔｏＩｎｅｒｔｉａｌＥｘｐｌｏｒｅｒ）

组合模式
位置 ＲＭＳＥ／ｍ

东向 北向 天向 ２Ｄ ３Ｄ

直接法 ０．６７ １．１４ ２．５９ １．３３ ２．９０

间接法 ０．５２ １．６９ １．８６ １．７７ ２．５６

ＧＰＳ（不计丢星） ０．６８ １．７５ ２．８１ １．８８ ３．３８

表 １１　直接法和间接法的速度 ＲＭＳＥ

Ｔａｂｌｅ１１　ＶｅｌｏｃｉｔｙＲＭＳＥｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅａｎｄ

ｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ

组合模式
速度 ＲＭＳＥ／（ｍ·ｓ－１）

东向 北向 天向 ２Ｄ ３Ｄ

直接法 ０．６８ ０．７０ １．０３ ０．９８ １．４２

间接法 ０．１６ ０．１６ ０．１８ ０．２２ ０．２８

表 １２　直接法和间接法的姿态 ＲＭＳＥ

Ｔａｂｌｅ１２　ＡｔｔｉｔｕｄｅＲＭＳＥｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅａｎｄ

ｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ

组合模式
姿态 ＲＭＳＥ／ｒａｄ

横滚角 俯仰角 偏航角

直接法 ０．９０８５ ０．３２３２ １．２４９８

间接法 ０．００６７ ０．０１２４ ０．３８３５

表 １３　直接法和间接法运行时间

Ｔａｂｌｅ１３　Ｒｕｎｔｉｍｅｏｆｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅａｎｄｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ

组合模式 运行时间／ｓ

直接法 １８．４７

间接法 ３３．２２

　　总体来说，松组合直接法和间接法滤波分别
达到了２．９０ｍ和２．５６ｍ的定位精度，相对于ＧＰＳ
分别提高了 １４％ 和 ２４％，速 度 误 差 分 别 为
１．４２ｍ／ｓ和０．２８ｍ／ｓ，所需时间分别为 １８．４７ｓ和
３３．２２ｓ，间接法的运行时间约为直接法的 ２倍。
结合表６，直接法的水平位置和垂直位置均方根
误差值分别控制在 １．３３ｍ和 ２．５９ｍ以内，间接
法则控制在 １．７７ｍ和 １．８６ｍ。直接法水平定位
精度略高于间接法，但垂直方向上间接法的定位

精度相对于直接法有显著提高。这是由于：本试

验中大多数情况下，无人机在水平方向上是直线

运动，短时间内横滚角、偏航角变化不大，直接法

此时也能保持相对稳定状态，甚至优于间接法，而

在垂直方向上，无人机的高度持续变化，俯仰角不

断在改变，使得直接法滤波不稳定，而间接法依旧

保持其稳定性，因此，间接法在精度和稳定性方面

优于直接法。本试验中，上升段、平飞段以及下降

段的时间分界大致为第 ３５０ｓ和第 ９５０ｓ。试验的
各丢星部分位置误差情况如表１４所示，直接法的

丢星段最大位置误差均大于间接法。这是因为：

直接法在丢星情况下只能依赖单纯 ＩＮＳ导航，位
置、速度误差增加；而间接法利用 ＩＮＳ误差的递推
关系，继续修正惯导，故精度降低非常有限。此

外，间接法的状态量都是导航参数误差，它们的数

量级比较接近，而直接法的状态量涵盖了从位置、

速度、姿态到加速度计零偏和陀螺零偏这些相差

较大的数量级。在实际运算过程中，数量级之间

相差大时，计算机的舍入误差会对协方差矩阵 Ｐ
的正定性产生不利影响，进一步导致卡尔曼增益

Ｋｋ ＝ＰｋＨ
Ｔ
ｋ（ＨｋＰｋＨ

Ｔ
ｋ ＋Ｒｋ）

－１
的不稳定性，使得滤

波输出 Ｘｋ ＝Φｋ，ｋ－１Ｘｋ－１＋Ｋｋ（Ｚｋ－ＨｋΦｋ，ｋ－１Ｘｋ－１）
相对于理想值的误差增大，同时带来滤波的不稳

定性。这也是表 １２中松组合直接法对于姿态的
滤波劣于间接法的原因。如图１８所示，直接法对
姿态的滤波呈发散趋势。

表 １４　各丢星部分最大位置误差

Ｔａｂｌｅ１４　Ｍａｘｉｍｕｍｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｉｎｌｏｓｔｓｔａｒｐａｒｔｓ

飞行阶段 丢星时间／ｓ 间隔／ｓ
最大位置误差／ｍ

直接法 间接法

上升段 １８９～１９３．８ ４．８ １０．０ ３．０

平飞段 ７６９．２～７７１．５ ２．３ ４．２ １．５

下降段 ８２２．２～８２４．８ ２．６ ６．１ １．７

　　与仿真环境不同，无人机在实际飞行时，除了
组合导航子系统的性能外，还受自身尺寸、性能、

飞控系统等的影响。此外，外界复杂的气象条件

和操纵人员的技术也对无人机的飞行具有一定的

影响。本试验进行的实际环境中，受多种因素联

合作用，无论是上升、平飞还是下降段，无人机的

飞行状态一直处于高动态变化中，这一点可以从

图１４和图 １５直接看出，这些因素使得其真实位
置、速度、姿态无规律波动，进一步加剧了直接法

滤波的不稳定性，这是本试验中姿态发散相对于

仿真环境下更快的原因。

试验结果表明，松组合直接滤波法和间接滤

波法均能一定程度上提高导航系统的精度，且在

精度和稳定性方面松组合间接法优于直接法，在

滤波计算速度方面直接法优于间接法。这也进一

步验证了仿真实验结果的合理性。

因此，直接法和间接法均能提高动态无人机

的导航系统精度和稳定性，且间接法优于直接法，

但间接法的滤波计算速率比直接法慢。

４　结　论

本文挖掘了高动态无人机导航中的状态估计

问题，分析了 ＧＮＳＳ／ＩＮＳ的组合导航系统在无人

５６１２
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机中的应用，针对 ２种主要组合方式———直接法
和间接法，分别设计了基于 ＥＫＦ的松组合导航算
法。主要结论如下：

１）试验表明，理想的不丢星场景下，直接法
和间接法的精度相当。真实情况中不可避免存在

丢星问题，此时间接法在精度和稳定性方面优于

直接法，且丢星情况越严重，间接法的优势越明

显；而直接法在滤波计算速率方面优于间接法。

２）目前，系统计算性能的提升可以有效解决
计算效率的问题。因此，在面向高精度、高可靠性

需求的无人机应用中，建议选择间接法作为无人

机导航的技术方案。针对精度要求不高、可靠性

要求较低的应用，选择直接法作为无人机导航的

技术方案可以在一定程度上降低系统的成本。

在未来的研究中，将进一步分析紧组合情况

下的直接法和间接法的性能以及它们在不同场景

下的无人机导航中的应用。
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ｆｅｄｅｒａｔｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｅｃｅｎｔＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００３：５６９５７４．

［８］张锐，张长虹，李光春，等．联邦卡尔曼滤波在 ＩＮＳ／ＧＰＳ组

合导航中的应用［Ｊ］．弹箭与制导学报，２００５，２５（４）：

３１４３１７．

ＺＨＡＮＧＲ，ＺＨＡＮＧＣＨ，ＬＩＧＣ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｆｅｄｅｒａｔｅｄ

ＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｐｒｏｊｅｃｔｉｌｅｓ，ＲｏｃｋｅｔｓａｎｄＧｕｉｄａｎｃｅ，２００５，２５（４）：３１４３１７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＧＥＯＲＧＹＪ，ＩＱＢＡＬＵ，ＮＯＵＲＥＬＤＩＮＡ．Ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｃｏｍｐａｒｉ

ｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒａｎｄｐａｒｔｉｃｌｅｆｉｌｔｅｒｆｏｒｌｏｗｃｏｓｔＩＮＳ／

ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ［Ｃ］∥２００９６ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ

ＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓａｎｄｉｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２００９：１７．　

［１０］陈坡，孙付平，李海峰，等．两种滤波方法在 ＳＩＮＳ／ＧＰＳ组合

导航中的分析比较［Ｊ］．测绘科学，２００９，３４（４）：４４４６．

ＣＨＥＮＰ，ＳＵＮＦＰ，ＬＩＨＦ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｔｗｏｆｉｌｔｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｉｎＳＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＭａｐｐｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ，２００９，３４（４）：４４４６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１１］ＮＩＥＱ，ＧＡＯＸＹ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｐｐｒｏａｃｈｉｎ

ｔｉｇｈｔｌｙｃｏｕｐｌｅｄＧＰＳ／ＩＮＳｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓ

ｏｆｔｈｅ１０ｔｈＷｏｒｌｄＣｏｎｇｒｅｓｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＡｕｔｏｍａ

ｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：１１７６１１８１．

［１２］仇立成，姚宜斌，祝程程．ＧＰＳ／ＩＮＳ松组合与紧组合的实现

与定位精度比较［Ｊ］．测绘地理信息，２０１３，３８（３）：１７１９．

ＱＩＵＬＣ，ＹＡＯＹＢ，ＺＨＵＣＣ．ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＧＰＳ／ＩＮＳｌｏｏｓｅ

ｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎａｎｄｃｏｍｐａｃｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｉ

ｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ［Ｊ］．ＧｅｏｇｒａｐｈｉｃａｌＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，

２０１３，３８（３）：１７１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］李妍妍．ＧＰＳ／ＩＮＳ耦合结构和融合算法研究［Ｄ］．成都：电

子科技大学，２０１４．

ＬＩＹＹ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＧＰＳ／ＩＮＳｃｏｕｐｌｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｆｕｓｉｏｎａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍ［Ｄ］．Ｃｈｅｎｇｄｕ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］李荣冰，刘建业，赖际舟，等．ＳｉｇｍａＰｏｉｎｔ直接式卡尔曼滤波

惯性 组 合 导 航 算 法 ［Ｊ］．控 制 与 决 策，２００９，２４（７）：

１０１８１０２２．

ＬＩＲＢ，ＬＩＵＪＹ，ＬＡＩＪＺ，ｅｔａｌ．ＳｉｇｍａＰｏｉｎｔｄｉｒｅｃｔＫａｌｍａｎｆｉｌ

ｔｅｒｉｎｅｒｔｉａｌｃｏｍｂｉｎｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＤｅ

ｃｉｓｉｏｎ，２００９，２４（７）：１０１８１０２２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］逯峤，马国梁，张平，等．ＳＲＣＤＫＦ在组合导航直接法滤波

中的应用［Ｊ］．弹道学报，２０１７，２９（４）：２９３４．

ＬＵＱ，ＭＡＧＬ，ＺＨＡＮＧＰ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＳＲＣＤＫＦｉｎ

ｄｉｒｅｃｔｎａｖｉｇａｔｉｏｎｆｉｌｔｅｒｉｎｇｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｓ，２０１７，２９（４）：２９３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］徐田来，游文虎，崔平远．基于模糊自适应卡尔曼滤波的

ＩＮＳ／ＧＰＳ组合导航系统算法研究［Ｊ］．宇航学报，２００５，２６

（５）：５７１５７５．

ＸＵＴＬ，ＹＯＵＷＨ，ＣＵＩＰＹ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＩＮＳ／ＧＰＳｉｎｔｅｇｒａｔｅｄ

ｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｆｕｚｚｙａｄａｐｔｉｖｅＫａｌｍａｎｆｉｌ

ｔｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００５，２６（５）：５７１５７５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１７］吴富梅，杨元喜．基于小波阈值消噪自适应滤波的 ＧＰＳ／ＩＮＳ

组合导航［Ｊ］．测绘学报，２００７，３６（２）：１２４１２８．

ＷＵＦＭ，ＹＡＮＧＹＸ．ＧＰＳ／ＩＮＳＩｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ

ｗａｖｅｌｅｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｄｅｎｏｉｓｉｎｇａｄａｐｔｉｖｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，２００７，３６（２）：１２４１２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

６６１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 王均晖，等：无人机组合导航直接法与间接法滤波方式比较

［１８］ＬＩＫＬ，ＨＵＢＱ，ＣＨＡＮＧＬＢ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｒｅｃｔｎａｖｉ

ｇａｔｉｏｎｍｏｄｅａｎｄｉｎｄｉｒｅｃｔｎａｖｉｇａｔｉｏｎｍｏｄｅｆｏｒｉｎｔｅｇｒａｔｅｄＳＩＮＳ／

ＧＰＳ［Ｊ］．ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＣｏｎ

ｔｒｏｌ，２０１６，３８（１）：９５８９６３．

［１９］ＳＡＶＡＧＥＰＧ．Ｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｄｅｓｉｇｎ．Ｐａｒｔ２：Ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ，１９９８，２１（２）：

２０８２２１．

［２０］ ＳＡＶＡＧＥＰＧ．Ｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｄｅｓｉｇｎ．Ｐａｒｔ１：Ａｔｔｉｔｕｄｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄ

ａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，１９９８，２２（１）：１９２８．

　作者简介：

　王均晖　女，硕士研究生。主要研究方向：城市环境中组合导

航技术及应用。

孙蕊　女，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：导航定

位及智能交通。

ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｒｅｃｔａｎｄｉｎｄｉｒｅｃｔｆｉｌｔｅｒｉｎｇｍｏｄｅｓｆｏｒＵＡＶ
ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

ＷＡＮＧＪｕｎｈｕｉ１，ＳＵＮＲｕｉ１，２，，ＣＨＥＮＧＱｉ１，ＺＨＡＮＧＷｅｎｙｕ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＧｅｏＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００５４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ／ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ／ＩＮＳ）ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａ
ｔｉｏｎｔｈａｔｃｏｕｌｄｐｒｏｖｉｄｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓａｎｄｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅａｒｅｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｉｎＵＡＶ
ｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ．Ｐａｒｔｉｃｕｌａｒｌｙ，ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｔｈｅｋｅｙｔｏｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ．Ｂｅｓｉｄｅｓ，ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｍｏｄｅｓｏｆｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｉｎｆｌｕｅｎｃｅｔｈｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｄｉｒｅｃｔａｎｄ
ｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｓｂａｓｅｄＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ（ＥＫＦ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄｆｏｒｔｈｅｌｏｏｓｅｌｙｃｏｕｐｌｅｄＧｌｏｌａｌ
ＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ／ＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ（ＧＰＳ／ＩＮＳ）ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｉｎＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）
ｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｅｄｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃｅｎａｒｉｏｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｆｉｅｌｄｔｅｓｔｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｉｎｔｅ
ｇｒａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｔｈｅｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｈｉｇｈｅｒａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙｓｔａｔｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｔｈａｎ
ｔｈｅｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｂｕｔｗｉｔｈａｎｉｎｃｒｅａｓｅｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｓｔ．Ｉｔｉｓｒｅｃｏｍｍｅｎｄｅｄｔｏｃｈｏｏｓｅｔｈｅｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ
ｂａｓｅｄｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｈｉｇｈｅｒａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，ｗｈｉｌｅｆｏｒｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｗｉｔｈｔｈｅ
ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｌｏｗｅｒａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｆａｓｔｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，ｔｈｅｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｂａｓｅｄｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｉｓｒｅｃｏｍｍｅｎｄｅｄｔｏｒｅ
ｄｕｃｅｔｈｅｓｙｓｔｅｍｃｏｓｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎ；ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ（ＥＫＦ）；ｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ；ｉｎｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅ；Ｉｎｅｒｔｉａｌ
ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ（ＩＮＳ）；ＧｌｏｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ（ＧＰＳ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００１１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００２１０１５：０８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２１０．１２０９．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（４１７０４０２２，４１９７４０３３，６１７７３２０２）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ

（２０１７Ｍ６２３３６０）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＢＫ２０１７０７８０）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒ
ｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＫＦＪＪ２０１９０７２７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｕｉ．ｓｕｎ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＣＲＩＴＩＣＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁评估
徐宇恒１，程嗣怡１，，庞梦洋２

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．空军工程大学 基础部，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：为解决传统辐射源威胁评估方法与空战动态态势联系不紧密的问题，提高
评估准确度，提出泊松分布逆形式与逼近理想解排序（ＴＯＰＳＩＳ）方法相结合的算法，并引入指
标相关性的权重确定（ＣＲＩＴＩＣ）方法分配属性权重，构建基于 ＣＲＩＴＩＣＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威
胁评估模型。针对传统方法仅依靠当前侦收数据，未体现空战态势动态变化的不足，采用泊松

分布逆形式融合多个时刻的辐射源数据信息，实现动态评估；针对传统 ＴＯＰＳＩＳ方法依赖主观
赋值的问题，ＣＲＩＴＩＣ方法综合考虑单个指标内部和多个指标之间的关联性，能完整描述属性
信息并客观分配属性权重。仿真结果表明，相较于传统静态评估模型，所提模型对于威胁度不

同的辐射源区分度更大，评估准确性和可靠性更高。

关　键　词：指标相关性的权重确定（ＣＲＩＴＩＣ）；逼近理想解排序 （ＴＯＰＳＩＳ）；威胁度量；
动态；属性权重

中图分类号：ＴＮ９７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１６８０８

　　随着雷达体制、工作模式的不断更新，以及辐
射源信号样式的日益复杂，辐射源威胁评估面临

更大的挑战。准确有效的辐射源威胁评估能大幅

提高自身安全系数，并最大限度发挥作战效能。

针对辐射源威胁评估问题，学者们从不同角

度出发，构建不同的模型来解决评估中的问题，获

得丰硕的研究成果。文献［１２］引入云模型的概
念，解决评估过程的不确定性；文献［３］构建群广
义直觉模糊软集模型，充分发挥直觉模糊软集处

理多目标情形的优势；文献［４５］通过计算信息熵
确定基于粗糙集的辐射源威胁评估模型属性权

重；文献［６］引入多节点、多层级的贝叶斯网络，
结合直觉模糊理论实现辐射源威胁评估；文献［７
８］构建模糊多属性决策模型进行辐射源威胁判
定；文献［９１０］为提高辐射源威胁评估的效率，引
入优化的小波神经网络。文献［１１０］虽然解决了
辐射源威胁评估中数据的模糊性和不确定性，但

依赖先验知识，不适用先验知识缺乏等情形。因

此，文献［１１１４］采用逼近理想解排序（Ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ
ｆｏｒＯｒｄｅｒＰｒｅｆｅｒｅｎｃｅｂｙＳｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｏａｎＩｄｅａｌＳｏｌｕ
ｔｉｏｎ，ＴＯＰＳＩＳ）［１５１６］方法提高威胁评估算法的适用
性。为解决传统 ＴＯＰＳＩＳ方法中属性权重分配主
观性强的问题，引入文献［１７］的指标相关性权重
确定（ＣＲＩＴＩＣ）方法，综合考虑属性内部差异性和
属性间相关性，客观地分配属性权重，构建合理的

ＴＯＰＳＩＳ威胁评估模型。
文献［１１１７］仅基于当前时刻辐射源属性信

息进行分析，实现静态辐射源威胁评估。而空战

是一个动态变化的过程，辐射源数据在时间序列

上具有连续性，仅基于当前时刻的数据未体现空

战中辐射源动态变化的过程，不能全面表征辐射

源的信息，导致辐射源威胁评估不客观、不准确。

为解决现有静态评估算法的缺陷和不足，引入文

献［１８］的泊松分布理论，采用泊松分布逆形式融

qwqw
新建图章
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　第 １１期 徐宇恒，等：基于 ＣＲＩＴＩＣＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁评估

合多时刻的辐射源数据，通过对不同时刻分配不

同属性权重来表征辐射源属性参数动态、连续变

化的过程，实现动态辐射源威胁评估。

本文构建基于 ＣＲＩＴＩＣＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源
威胁评估模型。采用泊松分布理论融合多时刻的

辐射源数据，通过 ＣＲＩＴＩＣ方法改进 ＴＯＰＳＩＳ模型
的属性权重分配，实现准确有效的辐射源威胁

评估。

１　基于 ＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁
评估

１．１　ＴＯＰＳＩＳ方法
ＴＯＰＳＩＳ方法是用于判断多个对象之间优劣

关系的一种评估方法。ＴＯＰＳＩＳ的基本原理是：基
于规范化后的样本评判矩阵，通过正样本（正理

想解）和负样本（负理想解）构建出评价空间，待

评价的目标可以视为评价空间内的一点，通过计

算与正、负样本之间距离，给出评价结果
［１１］
。

ＴＯＰＳＩＳ的处理流程如图１所示。

图 １　ＴＯＰＳＩＳ处理流程

Ｆｉｇ．１　ＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇｆｌｏｗｏｆＴＯＰＳＩＳ

若侦收到 ｍ个辐射源的 ｎ种属性信息，根据
各辐射源属性值的大小构造初步评判矩阵 Ｅ。

Ｅ＝

ｅ１１ ｅ１２ … ｅ１ｎ
ｅ２１ ｅ２２ … ｅ２ｎ
  

ｅｍ１ ｅｍ２ … ｅ















ｍｎ

（１）

式中：ｅｉｊ为第 ｉ个辐射源的第 ｊ种属性值。
定义１　针对辐射源属性含义不一致、量纲

表示不统一的问题，将属性划分为效益型指标和

成本型指标，分别进行规范化。对于效益型指标

（属性），值越大，辐射源威胁程度越大；对于成本

性指标（属性），值越大，辐射源威胁程度越小。

规范化效益型指标 ｅｉｊ为

ａｉｊ＝
ｅｉｊ－ｍｉｎ

ｉ
ｅｉｊ

ｍａｘ
ｉ
ｅｉｊ－ｍｉｎ

ｉ
ｅｉｊ

（２）

规范化成本型指标 ｅｉｊ为

ａｉｊ＝
ｍａｘ
ｉ
ｅｉｊ－ｅｉｊ

ｍａｘ
ｉ
ｅｉｊ－ｍｉｎ

ｉ
ｅｉｊ

（３）

式中：ａｉｊ为规范化处理后的第 ｉ个辐射源的第 ｊ种
属性值。

步骤１　根据辐射源对象规范化后的属性信
息列出评判矩阵 Ａ。

Ａ＝

ａ１１ ａ１２ … ａ１ｎ
ａ２１ ａ２２ … ａ２ｎ
  

ａｍ１ ａｍ２ … ａ















ｍｎ

（４）

步骤 ２　根据评判矩阵 Ａ，通过比较矩阵中
元素大小，得到正理想解 Ｃ＋和负理想解 Ｃ－。
Ｃ＋＝｛ｃ＋１，ｃ

＋
２，…，ｃ

＋
ｎ｝

Ｃ－＝｛ｃ－１，ｃ
－
２，…，ｃ

－
ｎ

{
｝

（５）

式中：ｃ＋ｊ、ｃ
－
ｊ 计算式为

ｃ＋ｊ ＝ｍａｘ｛ａ１ｊ，ａ２ｊ，…，ａｍｊ｝

ｃ－ｊ ＝ｍｉｎ｛ａ１ｊ，ａ２ｊ，…，ａｍｊ
{

｝
　　ｊ＝１，２，…，ｎ

（６）
步骤 ３　分别计算各辐射源对象与 Ｃ＋、Ｃ－

之间的距离 Ｌ＋ｉ、Ｌ
－
ｉ，并计算贴近度 Ｌｉ （ｉ＝１，

２，…，ｍ）。

Ｌ＋ｉ＝ （ａｉ１－ｃ
＋
１）

２＋（ａｉ２－ｃ
＋
２）

２＋… ＋（ａｉｎ－ｃ
＋
ｎ）槡
２

Ｌ－ｉ＝ （ａｉ１－ｃ
－
１）

２＋（ａｉ２－ｃ
－
２）

２＋… ＋（ａｉｎ－ｃ
－
ｎ）槡

{ ２

（７）

Ｌｉ ＝
Ｌ－ｉ

Ｌ－ｉ ＋Ｌ
＋
ｉ

（８）

步骤 ４　通过比较各辐射源对象的贴近度
Ｌｉ，得出辐射源之间的威胁程度高低关系，即完
成评估。

１．２　动态威胁评估中时间权重的计算方法
对辐射源进行威胁评估时，如果仅依据当前

时刻的辐射源数据信息，丢失辐射源属性动态变

化过程的有用信息，将直接导致数据信息不全面、

评估不准确。为综合多时刻辐射源数据信息，本

文引入泊松分布逆形式计算各时刻的时间权

重
［１８］
。泊松分布逆形式综合考虑不同时刻目标数

据对评估结果的影响，分配属性权重的基本原理

是：越接近当前时刻，获得的信息对评估结果越重

要。泊松分布逆形式基于式（９）对时间序列赋权。
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定义 ｘ个时刻 ｔ１，ｔ２，…，ｔｘ对应的时间权重大
小分别为 ωｔ１，ωｔ２，…，ωｔｘ。

ωｔｑ ＝

ｑ！
ηｑ

∑
ｘ

ｑ＝１

ｑ！
ηｑ

（９）

式中：ｑ＝１，２，…，ｘ；０＜η＜２。
１．３　基于 ＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁评估模型

鉴于ＴＯＰＳＩＳ能有效评估多对象优劣关系、解
决多属性决策问题，泊松分布逆形式通过分配不

同时刻属性权重实现动态评估，构建基于 ＴＯＰＳＩＳ
的动态辐射源威胁评估模型，模型处理流程如

图２所示。

图 ２　基于 ＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁评估处理流程

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｆｌｏｗｏｆｄｙｎａｍｉｃｒａｄｉａｔｏｒｔｈｒｅａｔ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＴＯＰＳＩＳ

基于 ＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁评估模型的
具体实现步骤如下：

步骤１　通过某时刻 ｔｑ侦收的辐射源数据列
出初步评判矩阵 Ｅ，对于效益型指标，利用式（２）
进行规范；对于成本型指标，利用式（３）进行规
范。最后，得到评判矩阵 Ａｑ。

Ａｑ ＝

ａ１１ ａ１２ … ａ１ｎ
ａ２１ ａ２２ … ａ２ｎ
  

ａｍ１ ａｍ２ … ａ















ｍｎ

（１０）

步骤２　根据评判矩阵 Ａｑ，利用式（５），产生

正理想解 Ｃ＋ｑ 和负理想解 Ｃ
－
ｑ。

Ｃ＋ｑ ＝｛ｃ
＋
１，ｃ

＋
２，…，ｃ

＋
ｎ｝

Ｃ－ｑ ＝｛ｃ
－
１，ｃ

－
２，…，ｃ

－
ｎ

{
｝

（１１）

步骤３　分别计算各辐射源对象与正、负理
想解之间的距离 Ｌ＋ｉｑ、Ｌ

－
ｉｑ，然后计算其贴近度 Ｌ


ｉｑ。

Ｌ＋ｉｑ＝ （ａｉ１－ｃ
＋
１）

２＋（ａｉ２－ｃ
＋
２）

２＋… ＋（ａｉｎ－ｃ
＋
ｎ）槡
２

Ｌ－ｉｑ＝ （ａｉ１－ｃ
－
１）

２＋（ａｉ２－ｃ
－
２）

２＋… ＋（ａｉｎ－ｃ
－
ｎ）槡

{ ２

（１２）

Ｌｉｑ ＝
Ｌ－ｉｑ

Ｌ－ｉｑ＋Ｌ
＋
ｉｑ

（１３）

步骤４　比较各辐射源对象的贴近度 Ｌｉｑ，得
出 ｔｑ时刻辐射源威胁程度的高低关系。

步骤５　对于其他时刻，利用步骤 １～步骤 ４
得到对应的辐射源对象贴近度。最后，根据所有

时刻辐射源的贴近度，得到综合评判矩阵 Ｚ。

Ｚ＝

Ｌ１１ Ｌ１２ … Ｌ１ｘ
Ｌ２１ Ｌ２２ … Ｌ２ｘ
  

Ｌｍ１ Ｌｍ２ … Ｌ













ｍｘ

（１４）

步骤６　综合分析各辐射源对象在各时刻的
贴近度，利用 ＴＯＰＳＩＳ模型计算综合贴近度。首
先，根据综合评判矩阵 Ｚ，得到正理想解 Ｃ＋Ｚ 和负

理想解 Ｃ－Ｚ。

Ｃ＋Ｚ ＝｛Ｌ
＋
１ ，Ｌ

＋
２ ，…，Ｌ

＋
ｘ ｝

Ｃ－Ｚ ＝｛Ｌ
－
１ ，Ｌ

－
２ ，…，Ｌ

－
ｘ

{
｝

（１５）

式中：

Ｌ＋ｑ ＝ｍａｘＬｉｑ
Ｌ－ｑ ＝ｍｉｎＬ{

ｉｑ

　　ｉ＝１，２，…，ｍ （１６）

其次，计算各辐射源对象与 Ｃ＋Ｚ、Ｃ
－
Ｚ 的相对

距离 Ｗ＋
ｉ、Ｗ

－
ｉ，并得到贴近度 Ｗｉ。最后，根据辐射

源对象贴近度Ｗｉ的大小，做出最终威胁等级排序
（实现威胁评估）。

Ｗ＋ｉ＝ （Ｌｉ１－Ｌ
＋
１ ）

２＋（Ｌｉ２－Ｌ
＋
２ ）

２＋… ＋（Ｌｉｘ－Ｌ
＋
ｘ ）槡

２

（１７）

Ｗ－ｉ＝ （Ｌｉ１－Ｌ
－
１ ）

２＋（Ｌｉ２－Ｌ
－
２ ）

２＋… ＋（Ｌｉｘ－Ｌ
－
ｘ ）槡

２

（１８）

Ｗｉ＝
Ｗ－
ｉ

Ｗ－
ｉ ＋Ｗ

＋
ｉ

（１９）

２　ＣＲＩＴＩＣ方法

指标相关性的 ＣＲＩＴＩＣ方法是一种客观权重
确定方法，基本原理是：根据单个属性内部的差异

性和多个属性之间的关联性来综合衡量属性所含

信息量，从而分配属性权重
［１７］
。

０７１２
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ＣＲＩＴＩＣ的工作流程是：首先，计算各属性内
部的差异性（通过标准差衡量）；其次，计算各属

性相对于其他属性的关联性（通过冲突衡量）；最

后，结合标准差和冲突信息，得到单个属性包含的

信息量，并基于信息量为各属性分配权重。

定义２　辐射源评判矩阵为 Ａ，定义属性 ｊ的

标准差为

αｊ＝
∑
ｍ

ｉ＝１
（ａｉｊ－珔ａｊ）

２

槡 ｍ
（２０）

式中：珔ａｊ＝
∑
ｍ

ｉ＝１
ａｉｊ

ｍ
。标准差越大，代表该属性所包

含的信息量（不确定度）越大，因此分配更大的属

性权重。

定义３　为表征 ２个属性间的冲突关系，定

义属性 ｊ和属性 ｋ间的相关系数为

ｒｊｋ ＝
∑
ｍ

ｉ＝１
［（ａｉｊ－珔ａｊ）（ａｉｋ－珔ａｋ）］

∑
ｍ

ｉ＝１
（ａｉｊ－珔ａｊ）槡

２ ∑
ｍ

ｉ＝１
（ａｉｋ－珔ａｋ）槡

２

（２１）

相关系数越大，代表属性的紧密程度（相似

度）越大，即属性包含的有用信息越少，因此分配

更小的属性权重。

定义４　ＣＲＩＴＩＣ方法综合考虑各属性标准差

和属性间相关系数，定义单个属性所包含的信息

量为

Ｃｊ＝αｊ∑
ｍ

ｋ＝１
（１－ｒｊｋ） （２２）

根据各属性的信息量，得到各属性对应的权

重大小 ωｊ，表达式为

ωｊ＝
Ｃｊ

∑
ｎ

ｊ＝１
Ｃｊ

　　ｊ＝１，２，…，ｎ （２３）

３　仿真分析

现得到 ３组辐射源数据信息，基于 ＣＲＩＴＩＣ

ＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁评估模型对辐射源进

行威胁评估。

１）第１组仿真

第１组辐射源在某３个时刻的具体数据信息

如表１～表３所示。

步骤１　挑选某一时刻（ｔ１）的辐射源数据进

行分析。首先，根据式（２）、式（３）规范属性值，得

到评判矩阵 Ａ１。

表 １　ｔ１时刻辐射源数据（第 １组）

Ｔａｂｌｅ１　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ１（ｇｒｏｕｐ１）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ １３５ ０．８２ ６３ ７

ｘ２ １３．７ ０．５５ １０９ １３

ｘ３ ３．４ １．１８ １４８ －５

ｘ４ １．９ １．５７ １５２ １７

ｘ５ １２２ １．７８ ５８ －９

表 ２　ｔ２时刻辐射源数据（第 １组）

Ｔａｂｌｅ２　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ２（ｇｒｏｕｐ１）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ １３７ ０．７９ ６１ ９

ｘ２ １４．５ ０．５６ １０８ １４

ｘ３ ３．５ １．１７ １４７ －７

ｘ４ ２．３ １．５５ １５１ １９

ｘ５ １２５．３ １．７９ ５５ －８

表 ３　ｔ３时刻辐射源数据（第 １组）

Ｔａｂｌｅ３　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ３（ｇｒｏｕｐ１）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ １４０ ０．８１ ５９ １０

ｘ２ １４．７ ０．５７ １０７ １３

ｘ３ ３．７ １．１９ １４６ －８

ｘ４ ２．２ １．５６ １５０ ２０

ｘ５ １２７ １．８２ ５４．２ －７

Ａ１ ＝

１ ０．２１９５ ０．９４６８ ０．８３３３

０．０８８７ ０ ０．４５７４ ０．３３３３

０．０１１３ ０．５１２２ ０．０４２６ １

０ ０．８２９３ ０ ０

０．９０２３ １ １ ０．















６６６７

（２４）

步骤 ２　基于 ＣＲＩＴＩＣ权重确定法对 ４个属

性的权重进行分配，并更新评判矩阵 Ａ１。

首先，根据式（２０）计算属性的标准差，可得：

α１ ＝０．４５１７，α２ ＝０．３７０５，α３ ＝０．４２６６，α４ ＝

０．３５９０。

根据式（２１）计算各属性间的相关系数，可得：

ｒ１１＝１，ｒ１２＝０．１２１９，ｒ１３＝０．９４４７，ｒ１４＝０．４２０７，

ｒ２１＝０．１２１９，ｒ２２＝１，ｒ２３＝－０．０２９９，ｒ２４＝－０．１３４４，

ｒ３１＝０．９４４７，ｒ３２＝－０．０２９９，ｒ３３＝１，ｒ３４＝０．３４５０，

ｒ４１＝０．４２０７，ｒ４２＝－０．１３４４，ｒ４３＝０．３４５０，ｒ４４＝１。

其次，根据式（２２），得到单个属性信息量如

下：Ｃ１＝０．６８３３，Ｃ２＝１．１２７２，Ｃ３＝０．７４２４，Ｃ４＝

０．８５０４。

１７１２
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最后，根据式（２３），可得属性权重如下：ω１＝

０．２５１２，ω２＝０．４１４４，ω３＝０．２７２９，ω４＝０．０６１５。

采用属性权重更新评判矩阵 Ａ１，可得

Ａ１＝

０．２５１２ ０．０９１０ ０．２５８４ ０．０５１２

０．０２２３ ０ ０．１２４８ ０．０２０５

０．００２８ ０．２１２３ ０．０１１６ ０．０６１５

０ ０．３４３７ ０ ０

０．２２６７ ０．４１４４ ０．２７２９ ０．















０４１０

（２５）

步骤３　首先，根据式（１１），得到正理想解

Ｃ＋１ 和负理想解 Ｃ
－
１。

Ｃ＋１ ＝｛０．２５１２，０．４１４４，０．２７２９，０．０６１５｝

Ｃ－１ ＝｛０，０，０，０
{

｝
（２６）

其次，根据式（１２），分别计算各辐射源对象

与正、负理想解之间的距离。

Ｌ＋１１ ＝０．３２３９

Ｌ－１１ ＝０．
{ ３７５２

，
Ｌ＋２１ ＝０．４９７７

Ｌ－２１ ＝０．
{ １２８６

，
Ｌ＋３１ ＝０．４１３３

Ｌ－３１ ＝０．
{ ２２１４

，

Ｌ＋４１ ＝０．３８２６

Ｌ－４１ ＝０．
{ ３４３７

，
Ｌ＋５１ ＝０．０３１９

Ｌ－５１ ＝０．
{ ５４７１

。

最后，根据式（１３），计算得到 ｔ１时刻辐射源

的贴近度。

Ｌ１１ ＝０．５３６７

Ｌ２１ ＝０．２０５１

Ｌ３１ ＝０．３４８８

Ｌ４１ ＝０．４７３２

Ｌ５１ ＝０．















９４４９

（２７）

步骤 ４　按照相同方法计算其他 ２个时刻

（ｔ２、ｔ３）的辐射源贴近度，并得到综合评判矩阵 Ｚ。

最后，利用时间权重确定法，对３个时刻的属性权

重进行分配，并更新综合评判矩阵。

同理可得，ｔ２时刻辐射源的贴近度为

Ｌ１２ ＝０．５５６６

Ｌ２２ ＝０．２４４３

Ｌ３２ ＝０．４６６４

Ｌ４２ ＝０．４１７４

Ｌ５２ ＝０．















９４９１

（２８）

ｔ３时刻辐射源的贴近度为

Ｌ１３ ＝０．５４３６

Ｌ２３ ＝０．２６６２

Ｌ３３ ＝０．４４４７

Ｌ４３ ＝０．４２２９

Ｌ５３ ＝０．















９６２５

（２９）

综合评判矩阵为

Ｚ＝

０．５３６７ ０．５５６６ ０．５４３６
０．２０５１ ０．２４４３ ０．２６６２
０．３４８８ ０．４６６４ ０．４４４７
０．４７３２ ０．４１７４ ０．４２２９
０．９４４９ ０．９４９１ ０．















９６２５

（３０）

利用泊松分布逆形式分配 ｔ１、ｔ２、ｔ３时刻的时
间权重，根据式（９）可得

ωｔ１ ＝

１！
η１

∑
３

ｑ＝１

ｑ！
ηｑ

＝０．２０００ （３１）

同理，ωｔ２＝０．２６６７，ωｔ３＝０．５３３３。
结合时间权重（０．２０００，０．２６６７，０．５３３３）与

综合评判矩阵 Ｚ，更新为

Ｚ＝

０．１０７３ ０．１４８４ ０．２８９９
０．０４１０ ０．０６５２ ０．１４２０
０．０６９８ ０．１２４４ ０．２３７２
０．０９４６ ０．１１１３ ０．２２５５
０．１８９０ ０．２５３１ ０．















５１３３

（３２）

步骤５　基于更新后的综合评判矩阵，得到
其正理想解 Ｃ＋Ｚ 和负理想解 Ｃ

－
Ｚ。再计算辐射源

对象相对于Ｃ＋Ｚ、Ｃ
－
Ｚ 的距离Ｗ

＋
ｉ、Ｗ

－
ｉ 和对应的贴近

度 Ｗｉ，根据贴近度进行威胁等级排序（威胁评估）。

Ｃ＋Ｚ ＝｛０．１８９０，０．２５３１，０．５１３３｝

Ｃ－Ｚ ＝｛０．０４１０，０．０６５２，０．１４２０
{

｝
（３３）

Ｗ＋１ ＝０．２５９９

Ｗ－１ ＝０．
{ １８２２

，
Ｗ＋２ ＝０．４４１７

Ｗ－２ ＝
{ ０

，
Ｗ＋３ ＝０．３２７１

Ｗ－３ ＝０．
{ １１５７

，

Ｗ＋
４ ＝０．３３４４

Ｗ－
４ ＝０．

{ １０９４
，
Ｗ＋
５ ＝０

Ｗ－
５ ＝０．

{ ４４１７
。

最后可得辐射源贴近度为

Ｗ１ ＝０．４１２１

Ｗ２ ＝０

Ｗ３ ＝０．２６１３

Ｗ４ ＝０．２４６５

Ｗ５ ＝













１

（３４）

根据贴近度，可得辐射源信号的威胁程度大

小关系为：ｘ５＞ｘ１＞ｘ３＞ｘ４＞ｘ２。若仅根据 ｔ３时刻
所得的辐射源贴近度进行比较，辐射源信号的威

胁程度大小为：ｘ５＞ｘ１＞ｘ３＞ｘ４＞ｘ２，和多时刻获
得的结果一致。但是，多时刻的结果中 ｘ１与 ｘ５
贴近度相差 ０．５８７９，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ１与 ｘ５
的贴近度差值 ０．４１８９；多时刻的结果中 ｘ３与 ｘ１
贴近度相差 ０．１５０８，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ３与 ｘ１
的贴近度差值 ０．０９８９；多时刻的结果中 ｘ２与 ｘ４
贴近度相差 ０．２４６５，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ２与 ｘ４

２７１２
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　第 １１期 徐宇恒，等：基于 ＣＲＩＴＩＣＴＯＰＳＩＳ的动态辐射源威胁评估

的贴近度差值０．０９８９。
２）第２组仿真
第２组辐射源在某３个时刻的具体数据信息

如表４～表６所示。
表 ４　ｔ１时刻辐射源数据（第 ２组）

Ｔａｂｌｅ４　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ１（ｇｒｏｕｐ２）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ ７０ １．０７ ６８ ４

ｘ２ １８５．４ １．２３ １０４ －７

ｘ３ ２３．２ ０．９８ １７７ １２

ｘ４ ２２１．８ ０．５４ ８４ －３

ｘ５ ５．９ ０．３３ １４５ １８

表 ５　ｔ２时刻辐射源数据（第 ２组）

Ｔａｂｌｅ５　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ２（ｇｒｏｕｐ２）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ ７２．５ １．０９ ６７ ７

ｘ２ １８６．７ １．２６ １０３ －８

ｘ３ ２５．０ ０．９９ １７５ １１

ｘ４ ２２０．４ ０．５３ ８１ －５

ｘ５ ７．６ ０．３６ １４１ １６

表 ６　ｔ３时刻辐射源数据（第 ２组）

Ｔａｂｌｅ６　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ３（ｇｒｏｕｐ２）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ ７３．８ １．１２ ６６ ６

ｘ２ １８６．９ １．２７ １０１ －７

ｘ３ ２７．３ １．０３ １７３ ９

ｘ４ ２２３．６ ０．５２ ８０ －５

ｘ５ ８．５ ０．４１ １３８ １４

　　按照同样的步骤，可得综合多时刻的辐射源
贴近度为

Ｗ１ ＝０．８０６８

Ｗ２ ＝０．９８１２

Ｗ３ ＝０．４７３５

Ｗ４ ＝０．５６６６

Ｗ５ ＝













０

（３５）

ｔ３时刻辐射源的贴近度为

Ｌ１３ ＝０．６９６３

Ｌ２３ ＝０．８３２４

Ｌ３３ ＝０．４４９３

Ｌ４３ ＝０．５２４５

Ｌ５３ ＝０．













１３３７

（３６）

根据 ｔ３时刻贴近度，得到辐射源信号的威胁
程度大小关系为：ｘ２＞ｘ１＞ｘ４＞ｘ３＞ｘ５，和多时刻

获得的结果一致。但是，多时刻的结果中 ｘ１与 ｘ２
贴近度相差 ０．１７４４，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ１与 ｘ２
的贴近度差值 ０．１３６１；多时刻的结果中 ｘ４与 ｘ１
贴近度相差 ０．２４０２，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ４与 ｘ１
的贴近度差值 ０．１７１８；多时刻的结果中 ｘ３与 ｘ４
贴近度相差 ０．０９３１，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ３与 ｘ４
的贴近度差值 ０．０７５２；多时刻的结果中 ｘ５与 ｘ３
贴近度相差 ０．４７３５，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ５与 ｘ３
的贴近度差值０．３１５６。

３）第３组仿真
第３组辐射源在某３个时刻的具体数据信息

如表７～表９所示。
表 ７　ｔ１时刻辐射源数据（第 ３组）

Ｔａｂｌｅ７　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ１（ｇｒｏｕｐ３）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ １７．２ ０．４４ １５３ １６

ｘ２ ６３．５ ０．６３ １３７ １１

ｘ３ １３２．６ １．３８ ７９ －４

ｘ４ １０．３ ０．５０ １８７ －６

ｘ５ ９１．３ １．０３ ４５ ７

表 ８　ｔ２时刻辐射源数据（第 ３组）

Ｔａｂｌｅ８　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ２（ｇｒｏｕｐ３）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ １８．６ ０．４５ １５２ １５

ｘ２ ６５．３ ０．６５ １３５ ９

ｘ３ １３４．８ １．３９ ７７ －３

ｘ４ １１．６ ０．５１ １８３ －４

ｘ５ ９３．５ １．０５ ４３ ８

表 ９　ｔ３时刻辐射源数据（第 ３组）

Ｔａｂｌｅ９　Ｒａｄｉａｔｏｒｄａｔａａｔｔ３（ｇｒｏｕｐ３）

辐射源 重频／ｋＨｚ
接近

速度／Ｍａ
距离／ｋｍ

进攻夹

角／（°）

ｘ１ １８．９ ０．４７ １４９ １４

ｘ２ ６６．２ ０．６６ １３３ ８

ｘ３ １３３．８ １．４０ ７５ －２

ｘ４ １４．７ ０．５２ １８２ －３

ｘ５ ９４．３ １．０７ ４２ ７

　　按照同样的步骤，可得综合多时刻的辐射源
贴近度为

Ｗ１ ＝０

Ｗ２ ＝０．４５２８

Ｗ３ ＝１

Ｗ４ ＝０．５１４９

Ｗ５ ＝０．













７３４０

（３７）

ｔ３时刻辐射源的贴近度为

３７１２



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　

Ｌ１３ ＝０．１１０２

Ｌ２３ ＝０．４８０６

Ｌ３３ ＝０．８９０７

Ｌ４３ ＝０．５１６２

Ｌ５３ ＝０．













６７４３

（３８）

根据 ｔ３时刻贴近度，得到 ５个辐射源信号的
威胁程度大小关系为：ｘ３＞ｘ５＞ｘ４＞ｘ２＞ｘ１，和多
时刻获得的结果一致。但是，多时刻的结果中 ｘ５
与 ｘ３贴近度相差 ０．２６６０，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ５
与 ｘ３的贴近度差值 ０．２１６４；多时刻的结果中 ｘ４
与 ｘ５贴近度相差 ０．２１９１，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ４
与 ｘ５的贴近度差值 ０．１５８１；多时刻的结果中 ｘ２
与 ｘ４贴近度相差 ０．０６２１，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ２
与 ｘ４的贴近度差值 ０．０３５６；多时刻的结果中 ｘ１
与 ｘ２贴近度相差 ０．４５２８，大于仅根据 ｔ３时刻 ｘ１
与 ｘ２的贴近度差值０．３７０４。

通过以上３组实验仿真可知，虽然本文所用
方法（动态评估）所得结果与仅考虑当前 ｔ３时刻
（静态评估）所得结果一致。但动态算法所得结

果中各辐射源贴近度之间的差距更大，更容易根

据贴近度大小关系区分开两两之间的威胁程度，

区分度更大。原因是：本文提出的算法不仅考虑

了当前时刻的辐射源信息，还综合考虑前 ２个时
刻的辐射源信息，包含辐射源属性参数动态变化

的过程，获得的信息量更大、评估更全面，有效提

高了评估结果的可信度和准确度。

４　结　论

１）相较于传统算法，所提算法对辐射源威胁
程度的区分度更大。仿真结果表明，对于威胁程

度相近的辐射源，本文算法得到的贴近度差值更

大，更易于比较。

２）引入动态评估的概念，采用泊松分布逆形
式融合多时刻的辐射源数据信息，根据各时刻数据

信息对辐射源威胁程度的影响程度分配时间权重。

仿真结果证明了本文算法相较于静态评估的优势。

在面临威胁程度极其相近的辐射源时，能有效解决

传统方法不易区分的问题，提高评估准确性。

３）引入指标相关性的权重确定方法，全面计
算属性所含信息量，客观分配属性权重，与 ＴＯＰ
ＳＩＳ结合有效解决了传统评估算法依赖先验知识
的问题。

致谢　感谢张虎彪同学在模型构建、实验仿
真、论文撰写过程中提出的宝贵意见和做出的具

体指导。
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＣｒｉｔｅｒｉａＩｍｐｏｒｔａｎｃｅＴｈｒｏｕｇｈＩｎｔｅｒｃｒｉｔｅｒｉａＣｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ（ＣＲＩＴＩＣ）；ＴｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒＯｒｄｅｒＰｒｅｆｅｒ
ｅｎｃｅｂｙＳｉｍｉｌａｒｉｔｙｔｏａｎＩｄｅａｌＳｏｌｕｔｉｏｎ（ＴＯＰＳＩＳ）；ｔｈｒｅａｔｍｅｔｒｉｃ；ｄｙｎａｍｉｃ；ａｔｔｒｉｂｕｔｅｗｅｉｇｈｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００１０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００１１４１５：２４
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基于瞬时相关频域检测的复合调制引信定距方法

王雄武１，郝新红１，，贾建光２，栗苹１，陈齐乐１

（１．北京理工大学 机电动态控制重点实验室，北京 １０００８１；

２．中国人民解放军军事科学院 系统工程研究院，北京 １０００９１）

　　摘　　　要：为了实现混沌调相与线性调频复合调制无线电引信对不同散射特性的地面
目标的精确定距功能，提出一种基于瞬时相关频域检测的复合调制引信定距方法。在时域瞬

时相关处理之前，对本地预设混沌码与目标回波信号以码元宽度为采样周期进行同步采样；为

减小目标回波幅值对定距方法的影响，以二维快速傅里叶变换（２ＤＦＦＴ）提取目标的距离、速
度信息，以相关窗位置、谐波包络主瓣位置、稳定的多普勒频率３个特征量作为定距依据，从频
域角度进行精确定距。仿真结果表明：所提方法的判定结果只与目标信号信噪比有关，而与信

号幅值具体大小无关；所提方法可在 －２８ｄＢ的极低信噪比条件下实现复合调制引信对不同散
射特性地面目标的精确定距功能。

关　键　词：无线电引信；复合调制；定距方法；瞬时相关；二维快速傅里叶变换（２ＤＦＦＴ）
中图分类号：ＴＪ４３＋４．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１７６０８

　　常规对地无线电引信以地面为目标，回波
能量与地面散射系数成正比。地面散射系数与

地面类型、落角等因素有关，引信面对不同散射

特性的地面，回波能量差别很大
［１２］
。伪码调相

与线性调频复合调制引信
［３］
采用基于自相关函

数包络检测
［４５］
方法实现定距，回波能量不同将

会带来 ２个问题：① 针对不同地面目标需要设

置不同的幅值判决门限；② 地面散射系数太小

时回波信号中信噪比过低，很难正确地检测出

目标。

针对不同回波能量下的判决门限问题，引信

中一般采用恒虚警检测算法
［６７］
设置自适应门

限。为了提高回波信号的信噪比，可以采用自适

应滤波
［８］
、小波降噪

［９１０］
等算法。但是，这些复杂

算法以大幅增加引信资源占用量为代价，在引信

小体积平台上难以满足实时性要求。

混沌码不仅具有和伪随机码一样优良的相关

特性，还具有伪随机码不具备的初值敏感性、长周

期性等优势。与伪随机码相比，以混沌码作为调

制序列的引信信号具有更好的低截获性能与抗干

扰性能
［１１］
。本文结合混沌调相与线性调频复合

调制无线电引信（下文简称复合引信）目标回波

信号时频域特征，提出了一种基于瞬时相关频域

检测的复合引信定距方法。时域上利用本地预设

混沌码对目标回波信号进行瞬时相关处理，频域

上采用二维快速傅里叶变换（２ＤＦＦＴ）算法提取
目标距离、速度信息，以相关窗位置、谐波包络主

瓣位置、稳定的多普勒频率 ３个特征量为定距依
据，可以在牺牲较少的资源占用量的情况下实现

复合引信在不同回波能量下的精确定距。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １１期 王雄武，等：基于瞬时相关频域检测的复合调制引信定距方法

１　复合引信模型

复合引信工作原理如图１所示。三角波线性
调频信号经定向耦合后输出两路，一路作为本地

参考信号，一路经混沌码调相后通过收发共用天

线发射出去。目标回波信号与本地参考信号经混

频、滤波后，得到包含目标距离与速度信息的复合

引信差频信号，其表现为回波混沌码与线性调频

引信（ＬＦＭ）差频信号的乘积。利用本地预设混

沌码在时域上对此信号进行瞬时相关处理，得

到瞬时相关差频信号 ｕｃ（ｔ），幅值归一化后可表

示为

图 １　混沌调相与线性调频复合引信工作原理

Ｆｉｇ．１　Ｗｏｒｋｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｈｙｂｒｉｄｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｆｕｚｅｃｏｍｂｉｎｉｎｇｃｈａｏｔｉｃｃｏｄｅｂｉｐｈａｓｅ

ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｌｉｎｅａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ

ｕｃ（ｔ）＝ｍ（ｔ）ｃｏｓ（ｃ（ｔ）） （１）

式中：ｃ（ｔ）为 ＬＦＭ差频信号的相位。

ｍ（ｔ）＝ｘ（ｔ－τ０）ｘ（ｔ－τ） （２）

式中：τ０为本地预设延迟；ｘ（ｔ－τ０）为本地预设混

沌码；τ为目标回波信号延迟，τ＝２Ｒ／ｃ，Ｒ为弹目

距离，ｃ为光速；ｘ（ｔ－τ）为目标回波混沌码。而

混沌码在时间 Ｔ内的自相关函数可表示为

Ｒｘ（τ０－τ）＝
１
Ｔ∫Ｔｘ（ｔ）ｘ（ｔ＋τ０－τ）ｄｔ＝

　　 １
Ｔ∫Ｔｘ（ｔ－τ０）ｘ（ｔ－τ）ｄｔ （３）

由于 ｍ（ｔ）为 Ｒｘ（τ０ －τ）的被积分项，称

ｍ（ｔ）为混沌码瞬时相关信号。当 ２个混沌码存

在重叠时，重叠部分瞬时相关结果为常数 １，此

时称两混沌码相关。同时，将目标回波混沌码

与本地预设混沌码相关时弹目距离的范围称为

相关窗 Ｒｃ。

由频域卷积定理可知，ｕｃ（ｔ）在频域上表现为

混沌码瞬时相关信号频谱与 ＬＦＭ差频信号频谱

的卷积：

Ｘ（ｆ）＝
!

［ｍ（ｔ）］ !

［ｃｏｓ（ｃ（ｔ））］ （４）

式中：
!

［·］为傅里叶正变换。三角波线性调频

差频信号频谱表现为各次谐波谱线，谐波幅值为

受目标多普勒信号幅度调制的 ｓｉｎｃ函数［１２］
：

ａ（ｋ，τ）＝

　　

ｓｉｎｃ２π（βτ－ｋｆｍ）
Ｔｍ
４
－τ( )[ ]２{ ＋

　ｓｉｎｃ２π（βτ＋ｋｆｍ）
Ｔｍ
４
－τ( )[ ] }２

·

　 １－２τ
Ｔ( )
ｍ

ｃｏｓ（２πｆｄｔ）　ｋ为偶数

ｓｉｎｃ２π（βτ－ｋｆｍ）
Ｔｍ
４
－τ( )[ ]２{ －

　ｓｉｎｃ２π（βτ＋ｋｆｍ）
Ｔｍ
４
－τ( )[ ] }２

·

　 １－２τ
Ｔ( )
ｍ

ｓｉｎ（２πｆｄｔ）　ｋ





















 为奇数

（５）

式中：ａ（ｋ，τ）为各次谐波幅值，ｋ为谐波次数；

ｓｉｎｃｘ＝ｓｉｎｘ／ｘ；Ｔｍ为调制周期；ｆｍ ＝１／Ｔｍ 为调制

频率；β＝４ΔＦ／Ｔｍ 为调制率，ΔＦ为调制频偏；

ｆｄ为目标多普勒频率。

实际弹目交会过程中，弹体的速率与落角会

散布在一定范围，因此目标多普勒频率存在范围

［ｆｄｍｉｎ，ｆｄｍａｘ］。分析式（１）、式（４）可知，当目标回

波混沌码与本地预设混沌码完全相关时，ｕｃ（ｔ）中

只存在 ＬＦＭ差频信号，根据某次谐波幅值中的目
标多普勒信号，利用 ２ＤＦＦＴ算法提取其中的距

离、速度信息，进行目标识别后在预定炸点处判决

输出，即可实现复合引信的精确定距。

７７１２
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２　基于瞬时相关频域检测的定距
方法设计

　　基于瞬时相关频域检测的定距方法可分为 ３
个步骤：

步骤１　在进行时域瞬时相关之前，对式（２）
表示的混沌码瞬时相关信号中的回波混沌码、预

设混沌码进行同步采样，采样周期等于码元宽度。

步骤２　控制相关窗右边界对应距离与某次
谐波主瓣右边界对应距离重合。

步骤３　采用 ２ＤＦＦＴ算法提取瞬时相关差
频信号 ｕｃ（ｔ）中的多普勒信息，当多普勒频率稳
定出现在目标多普勒频率范围内时判定出现目标

信息，通过相关窗位置、谐波包络主瓣位置和目标

多普勒频率３个特征量提取目标的距离、速度信
息，完成对目标的精确、可靠定距。

２．１　采样策略选定
在数字系统中，数据以采样点的形式存储，离

散采样点可以理解为维持一个采样周期的连续时

间信号。采用不同的策略对回波混沌码、预设混

沌码进行采样，得到的混沌码瞬时相关信号千变

万化。为了简化混沌码瞬时相关信号，减小其在

相关窗内对ｕｃ（ｔ）的影响，本文对上述２种码信号
以码元宽度 Ｔｃ为采样周期进行同步采样，并
规定：

１）零时刻为第一个采样时刻。
２）采样点为采样时刻左极限处的信号数据。
这样，回波混沌码的采样信号，即回波采样

码，具有明确的解析形式：

ｘｄ（ｔ－τ）＝∑
∞

ｉ＝０
Ｃｉｖ（ｔ－ｉＴｓ－ｒＴｓ） （６）

式中：Ｃｉ∈｛－１，１｝（ｉ＝０，１，…）为混沌码第 ｉ个

码值；ｖ（ｔ）＝
１　０＜ｔ≤Ｔｓ
０　{ 其他

；Ｔｓ为采样周期；ｒ＝

ｉｎｔτ′
Ｔ( )
ｓ

＋１，ｉｎｔ（·）为向下取整函数，τ′＝τ＋τｓｃ，

τｓｃ为系统附加延迟，定义为零时刻至第一个码元
出现时刻之间的时间长度。

此时，回波采样码与原混沌码只存在延迟关

系，延迟时间 ｒＴｓ与回波延迟 τ、延迟精度 Ｔｓ有
关。将式（６）中的 τ用 τ０代替即可得到预设采样
码，此时式（２）可改写为

ｍｄ（ｔ）＝∑
∞

ｉ＝０
ＣｉＣｉ＋ｐｖ（ｔ－ｉＴｓ－τｄ） （７）

式 中： τｄ ＝ ｍａｘｉｎｔτ′
Ｔ( )
ｓ

，ｉｎｔτ′０
Ｔ( )[ ]
ｓ

＋{ }２Ｔｓ，

ｍａｘ［·］为取最大值函数，τ′０＝τ０ ＋τｓｃ；ｐ＝

ｉｎｔτ′
Ｔ( )
ｓ

－ｉｎｔτ′０
Ｔ( )
ｓ

。

ｍｄ（ｔ）是码值为 ＣｉＣｉ＋ｐ、码元宽度为 Ｔｓ的一
组乘积码。当 ｐ≠０时，根据混沌序列的初值敏感
性与弱互相关性

［１１，１３］
，回波采样码与预设采样码

为２组互不相关的混沌码，ｍｄ（ｔ）具有类随机性；
当ｐ＝０时，２组采样码完全相关，ｍｄ（ｔ）在 ｔ＞τｄ
时为常数 １。完全相关时目标回波延迟 τ的范
围为

ｉｎｔτ′０
Ｔ( )
ｓ

Ｔｓｃ≤ τ＋τｓｃ ＜ ｉｎｔτ′０
Ｔ( )
ｓ

＋[ ]１Ｔｓ （８）

利用弹目距离与目标回波延迟的关系：

Ｒ＝τｃ
２

（９）

可以得到对应相关窗的范围。

对回波混沌码与预设混沌码以码元宽度为采

样周期进行同步采样后，ｍ（ｔ）只存在 ２种状态：
相关窗内的完全相关态与相关窗外的完全不相关

态。在此种采样策略下，ｕｃ（ｔ）在相关窗外为 ＬＦＭ
差频信号与一个伪随机码的乘积，其频谱为类噪

声谱，各次谐波幅值为低能量噪声；在相关窗内为

单纯 ＬＦＭ差频信号，各次谐波幅值为受目标多普
勒信号幅度调制的 ｓｉｎｃ函数。多普勒频率在相
关窗内外有明显差别，为从频域角度实现复合引

信的定距提供了可能。

２．２　相关窗位置控制
以三角波调制的 ＬＦＭ差频信号其 ｋ次谐波

包络主瓣范围为

Ｒｐ∈
ｃ
８ΔＦ

（ｋ－２）， ｃ
８ΔＦ

（ｋ＋２( )） （１０）

根据式（８）～式（１０），相关窗右边界对应距
离与谐波包络主瓣右边界对应距离重合需满足：

ｉｎｔτ′０
Ｔ( )
ｓ

＋[ ]１Ｔｓ ＝τｓｃ＋ｋ＋２４ΔＦ
（１１）

在确定了码元宽度 Ｔｃ、调制频偏 ΔＦ、谐波次
数 ｋ等系统参数后，只需调整系统附加延迟 τｓｃ与
本地预设延迟 τ０，即可实现相关窗位置的控制。
２．３　定距方法设计

图２为本文设计的定距方法流程，其基本思
路为：

１）利用 ２ＤＦＦＴ［１４１５］算法提取多普勒频率。
将瞬时相关差频信号每调制周期时间长度作为一

帧数据进行距离维 ＦＦＴ，取出其中 ｋ次谐波的幅
值信息；将 ｋ次谐波幅值作为输入信号进行速度
维 ＦＦＴ，以得到的频谱能量峰值点对应频率作为
多普勒频率。

８７１２
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图 ２　复合引信定距方法流程图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｒａｎｇｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｈｙｂｒｉｄ

ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｆｕｚｅ

２）当多普勒频率稳定出现在目标多普勒频
率范围［ｆｄｍｉｎ，ｆｄｍａｘ］内时进行距离值累加，否则距
离值清零。

３）ＬＦＭ差频信号各次谐波包络主瓣宽度为
ｃ
２ΔＦ

，旁瓣宽度为
ｃ
４ΔＦ

。选取

ＲＬ≥
３ｃ
８ΔＦ

（１２）

作为目标判定条件，当累加距离值满足式（１２）时
输出点火信号。

定距方法对应参数与它们的约束条件如下：

１）距离维 ＦＦＴ每帧数据点数 ＮＴ１。对瞬时
相关差频信号进行单周期 ＦＦＴ运算时，取一个调
制周期长度 Ｔｍ的数据作为一帧数据，即
ＮＴ１ ＝Ｔｍ／Ｔｓ （１３）

２）速度维 ＦＦＴ每帧数据点数 ＮＴ２。ＮＴ２取决
于速度维 ＦＦＴ频率分辨率 Δｆ２，即
ＮＴ２ ＝ｆｍ／Δｆ２ （１４）

３）速度维 ＦＦＴ帧间更新点数 ＮＤ２和判定点
数 ＮＬ。速度维 ＦＦＴ每一个输入数据点代表的目
标信号时间长度为调制周期 Ｔｍ，故参与判定的目
标信号时间长度为（ＮＴ２＋ＮＬＮＤ２）Ｔｍ。因此，判定
距离 ＲＬ与判定点数 ＮＬ存在如下关系：

（ＮＴ２＋ＮＬＮＤ２）ＴｍＶｒ＝ＲＬ （１５）
式中：Ｖｒ为弹目径向运动速率。

根据式（１２）、式（１４）、式（１５）可以得到 ＮＤ２、

ＮＬ的约束条件：

ＮＬＮＤ２≥
３ｃ
８ΔＦＶｒ

－１
Δ( )ｆｆｍ （１６）

２．４　定距精度与测速精度
一般情况下，ΔＦ＞１／Ｔｃ，复合引信的定距精

度取决于调制频偏
［３］
。谐波定距方法的定距精度

ΔＲ与距离维 ＦＦＴ频率分辨率 Δｆ１＝
１
ＮＴ１Ｔｓ

有关：

ΔＲ＝
ｃＴｍ
８ΔＦ

Δｆ１ ＝
ｃ
８ΔＦ

（１７）

测速精度 Δｖ与速度维 ＦＦＴ频率分辨率Δｆ２＝

１
ＮＴ２Ｔｍ

有关。

Δｖ＝ ｃ
２ｆ０
Δｆ２ ＝

ｃ
２ｆ０ＮＴ２Ｔｍ

（１８）

式中：ｆ０为载波频率。

３　仿真分析与讨论

搭建复合引信 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ模型进行系统仿真，
参数设置如表 １所示。设定速度维 ＦＦＴ频率分
辨率 Δｆ２＝１ｋＨｚ，则可计算出定距方法中的参数，
如表２所示。

表 １　复合引信仿真参数取值

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆｈｙｂｒｉｄ

ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｆｕｚｅ

参数 数值

载波频率 ｆ０／ＧＨｚ ３

差频信号采样率 ｆｓ／ＭＨｚ ２０

弹目径向运动速率 Ｖｒ／（ｍ·ｓ
－１） ５００

目标多普勒频率 ｆｄ／ｋＨｚ １０

调制频率 ｆｍ／ｋＨｚ １００

调制频偏 ΔＦ／ＭＨｚ １００

混沌码码元宽度 Ｔｃ／ｎｓ ５０

预定炸高 Ｒ０／ｍ ６

表 ２　定距方法参数取值

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆｒａｎｇｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

参数 数值

谐波次数 ｋ １６
谐波包络主瓣范围 Ｒｐ／ｍ （５．２５，６．７５）
系统附加延迟 τｓｃ／ｎｓ ５
本地预设延迟 τ０／ｎｓ ４０
距离维 ＦＦＴ每帧数据点数 ＮＴ１ ２００
速度维 ＦＦＴ每帧数据点数 ＮＴ２ １００
速度维 ＦＦＴ帧间更新点数 ＮＤ２ ５
判定点数 ＮＬ ２５

９７１２
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３．１　瞬时相关混沌码频谱
根据式（８）与表 １、表 ２中相关参数，可得完

全相关时目标回波延迟 τ的范围为［０，５０）ｎｓ。分
别在目标回波延迟 τ＝３０ｎｓ、τ＝８０ｎｓ时刻下得到
的瞬时相关混沌码频谱如图 ３所示。当 τ＝３０ｎｓ
时，回波采样码与预设采样码完全相关，瞬时相关

混沌码为常数１，其频谱为零频处的冲激函数，如
图３（ａ）所示；当 τ＝８０ｎｓ时，回波采样码与预设
采样码完全不相关，瞬时相关混沌码为一伪随机

码，其码元宽度与原混沌码一致，频谱表现为带宽

为１／Ｔｃ的低能量宽谱特性，如图３（ｂ）所示。
此仿真结果验证了 ２．１节中的分析。因此，

在弹目不断接近的过程中，目标回波延迟 τ不断
减小，当弹目距离在相关窗外时，瞬时相关混沌码

为一伪随机码；当弹目距离在相关窗内时，瞬时相

关混沌码为常数１。

图 ３　不同目标回波延迟下瞬时相关混沌码频谱

Ｆｉｇ．３　Ｓｐｅｃｔｒｕｍｓｏｆｉｎｓｔａｎｔｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｈａｏｓｃｏｄｅ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｒｇｅｔｅｃｈｏｄｅｌａｙｓ

３．２　瞬时相关差频信号特征
分别截取相关窗内外的瞬时相关差频信号进

行频谱分析，结果如图 ４所示。在相关窗内，其频
谱与 ＬＦＭ差频信号频谱一致，表现为高能量的谱
线特性，如图４（ａ）所示；在相关窗外，其频谱受伪随
机码频谱的影响表现为低能量宽谱特性，从中体现

不出ＬＦＭ差频信号的频谱特性，如图４（ｂ）所示。

图 ４　相关窗内外瞬时相关差频信号频谱

Ｆｉｇ．４　Ｓｐｅｃｔｒｕｍｓｏｆｉｎｓｔａｎｔｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅａｔｓｉｇｎａｌ

ｉｎｓｉｄｅ／ｏｕｔｓｉｄｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｗｉｎｄｏｗ

采用２ＤＦＦＴ算法提取瞬时相关差频信号中
的某次谐波包络与多普勒频率特征，从而得到目

标的距离、速度信息。图 ５分别为 ＬＦＭ引信 １６
次谐波幅值、复合引信 １６次谐波幅值、复合引信
多普勒频率与距离的关系曲线。结果显示，在相

关窗内外复合引信谐波时频域特征有明显差异：

在相关窗外，１６次谐波幅值为低能量噪声，多普

勒频率杂乱无章；在相关窗内，１６次谐波幅值与
ＬＦＭ引信 １６次谐波幅值一致，存在明显 ｓｉｎｃ包
络且多普勒频率稳定在目标多普勒频率处。

在目标回波中加入加性高斯白噪声，在

ＳＮＲ＝０ｄＢ条件下给出了 ２种不同地面散射系数

σ０下的目标判定结果如图 ６所示。仿真结果表
明，相同信噪比下，回波能量对多普勒频率基本没

有影响。

３．３　定距方法
控制引信开机时弹目起始位置在［１１，１３］ｍ

范围内，在 ＳＮＲ＝０ｄＢ、５种不同地面散射系数条
件下依次进行 ５００次蒙特卡罗实验，得到如图 ７
所示判定距离箱线图。可以看到，５组判定结果
完全一致，判定结果只与目标回波信号的信噪比

有关，而与信号幅值具体大小无关。

０８１２
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图 ５　复合引信谐波幅值、多普勒频率与距离的关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｈａｒｍｏｎｉｃａｍｐｌｉｔｕｄｅ＆Ｄｏｐｐｌｅｒ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｒａｎｇｅｆｏｒｈｙｂｒｉｄｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｆｕｚｅ

在地面散射系数 σ０＝０ｄＢ、不同信噪比条件
下进行 ２０００次蒙特卡罗实验，得到的判定距离
箱线图如图 ８所示。将判定距离在（Ｒ０ －ΔＲ，
Ｒ０＋ΔＲ）范围内认定为定距成功，得到各信噪比
条件下定距成功率如表 ３所示。结果表明，定距
方法在 ＳＮＲ＝－２８ｄＢ的极低信噪比下定距成功
率仍有９９．２５％。

综合以上仿真分析，只需保证目标回波信

号的信噪比不低于 －２８ｄＢ，本文提出的基于瞬
时相关频域检测定距方法在面对不同散射特性

地面目标时均能实现复合引信的精确、可靠

定距。

图 ６　不同地面散射系数下多普勒频率及目标判定结果

Ｆｉｇ．６　Ｄｏｐｐｌｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｔａｒｇｅｔｊｕｄｇｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓ

ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｏｕｎｄｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图 ７　不同地面散射系数下判定距离箱线图

Ｆｉｇ．７　Ｂｏｘｐｌｏｔｏｆｊｕｄｇｉｎｇｒａｎｇｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｇｒｏｕｎｄｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

图 ８　不同信噪比下判定距离箱线图

Ｆｉｇ．８　Ｂｏｘｐｌｏｔｏｆｊｕｄｇｉｎｇｒａｎｇｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｓ
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表 ３　不同信噪比下定距成功率

Ｔａｂｌｅ３　Ｒａｎｇｉｎｇｓｕｃｃｅｓｓｒａｔｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｓ

信噪比／ｄＢ 定距成功率／％

－１０ １００．００

－２０ １００．００

－２６ ９９．９０

－２８ ９９．２５

－３０ ９１．４０

４　结　论

本文针对混沌调相与线性调频复合调制引

信，提出一种适应不同散射特性地面目标的基于

瞬时相关频域检测定距方法，得出如下结论：

１）对本地预设混沌码与目标回波信号中的
混沌码以码元宽度为采样周期进行同步采样后，

瞬时相关差频信号只存在 ２种状态：相关窗内的
完全相关状态与相关窗外的完全不相关状态。

２）复合引信瞬时相关差频信号特征在相关
窗内外存在明显差别，在相关窗外为低能量噪声，

在相关窗内为 ＬＦＭ差频信号；相关窗内的谐波包
络中存在目标的距离、速度信息，灵活调整相关窗

的位置即可控制目标信息出现的时间。

３）基于瞬时相关频域检测的定距方法判定
结果只与目标回波信号的信噪比有关，而与信号

幅值具体大小无关；在ＳＮＲ＝－２８ｄＢ的极低信噪
比条件下能够实现复合引信对不同散射特性地面

目标的精确定距功能。
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ｕｌａｔｉｏｎｒａｄｉｏｆｕｚｅｆｏｒｔｈｅｇｒｏｕｎｄｔａｒｇｅｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎｔｈｅｃｉｒｃｕｍｓｔａｎｃｅｏｆａｖｅｒｙ
ｌｏｗｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏ－２８ｄＢ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒａｄｉｏｆｕｚｅ；ｈｙｂｒｉｄｍｏｄｕｌａｔｉｏｎ；ｒａｎｇｉｎｇｍｅｔｈｏｄ；ｉｎｓｔａｎｔｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ；ＴｗｏＤｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＦａｓｔ
ＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ（２ＤＦＦＴ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９１１１８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００１０２１８：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００１０１．０９４７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８７１４１４）；ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＦｉｅｌｄＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ

（６１４０６１９０１０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈａｏｘｉｎｈｏｎｇ＠ｂｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＧＳＯ卫星系统布设中的通信干扰评估方法
董苏惠１，２，姚秀娟１，，高翔１，韩朝晖３，闫毅１，孙云龙１

（１．中国科学院 国家空间科学中心，北京 １００１９０；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９；

３．中国人民解放军３１００７部队，北京 １０００７９）

　　摘　　　要：针对地球静止轨道（ＧＳＯ）卫星系统在卫星和地球站布设中的同频干扰评估
问题，设计了地球站及卫星的全球分布对下行和上行通信链路的干扰评估场景，以及考虑波束

业务特征影响的多条链路的集总干扰场景，构建了不同场景下的干扰评估和分析计算的模型，

提出了一种基于干扰函数极值的评估方法。所提方法通过建立干扰系统地球站的随机分布集

合和受扰系统的干扰函数，结合国际电联（ＩＴＵ）提供的全球地形数据、天线波束参数、电磁波
传播模型，能够实现对２个ＧＳＯ卫星系统间的卫星轨位和地球站布设的定量化计算分析。采
用所提方法对位于４７°Ｅ±６°的 ＧＳＯ卫星系统、位于（２３°Ｎ，２６°Ｅ）地球站的同向下行链路，以
及位于（２３°Ｎ，２６°Ｅ）的地球站对２６°Ｅ±６°的 ＧＳＯ卫星系统的同向上行链路的干扰情况进行
了定量化计算。结果表明：在卫星轨位间隔为２°时的干扰噪声比值为 －１２．２９ｄＢ，与 ＩＴＵ建议
书中规定的 －１２．２ｄＢ的限值之间的误差为０．７％，证明了所提方法的有效性和可行性。所提
方法还可以统计 ＧＳＯ卫星系统在任意角度间隔和全球布设场景下的干扰分布情况，对于干扰
评估和规避措施的制定具有一定的借鉴意义。

关　键　词：地球静止轨道（ＧＳＯ）卫星系统；干扰评估；干扰分析方法；卫星及地球站
布设；干扰规避

中图分类号：ＴＮ９７２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）１１２１８４１１

　　据忧思科学家联盟（ＵｎｉｏｎｏｆＣｏｎｃｅｒｎｅｄＳｃｉｅｎ
ｔｉｓｔｓ）的统计数据，截至 ２０１９年 ９月 ３０日，全球各
类人造地球卫星共计 ２２１８颗，其中低轨卫星１４６８
颗，静止轨道卫星５６２颗，而中国拥有静止和非静
止轨道卫星总数为 ３２３颗，成为继美国之后的第
二大拥有在轨卫星数量的国家。在 ３６０°的地球
静止轨道（ＧｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙＳａｔｅｌｌｉｔｅＯｒｂｉｔ，ＧＳＯ）上，
平均不到１°就有一颗卫星。例如，划分给卫星固
定业务（ＦｉｘｅｄＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｅｒｖｉｃｅ，ＦＳＳ）的 Ｋｕ频段异
常拥挤，受限使用已成为全球普遍的现象。频率

和轨道资源日趋紧张，尤其是 ＧＳＯ卫星的资源竞

争异常激烈，为卫星系统间的干扰分析提出了更

加严峻的挑战。干扰分析方法及评估指标是多个

系统间干扰分析的依据，如干扰噪声比（Ｉｎｔｅｒｆｅｒ
ｅｎｃｅｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＩＮＲ）［１］、载波干扰比（Ｃａｒｒｉ
ｅｒｔｏＩｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅＲａｔｉｏ，ＣＩＲ）［２３］、载波与干扰和
噪 声 比 （ＣａｒｒｉｅｒｔｏＩｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，
ＣＩＮＲ）、等效噪声温度增量百分比（Ｐｅｒｃｅｎｔａｇｅ
Ｉｎｃｒｅａｓｅ ｉｎ ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔＮｏｉｓｅ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ， ＰＩ
ＥＮＴ）［４６］等分析方法，国内外在该方面开展了大
量的研究工作。例如文献［７］主要针对 ＧＳＯ卫星
所使用的不同天线方向图对地面无线电中继系统

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202011021&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqelcxVTI2YUVKMjEvYy9YVlVqZUI5c3V3djU0az0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 １１期 董苏惠，等：ＧＳＯ卫星系统布设中的通信干扰评估方法

造成的干扰进行了研究。文献［８］对降雨衰减统
计数据与在同一频带内工作的相邻卫星造成干扰

的地空链路进行了研究。文献［９］通过误码率性
能分析了非对地静止轨道对 ＧＳＯ的干扰效应，主
要分析卫星之间的角度对干扰的影响。文献［１０
１４］利用上述干扰分析方法对特定链路场景下
２颗临近轨位卫星实例进行了仿真研究和干扰分
析，提高了空间轨位资源利用率。上述文献所使

用的分析方法对于理论计算具有一定的参考意

义。本文利用国际电联（ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＴｅｌｅｃｏｍｍｕ
ｎｉｃａｔｉｏｎＵｎｉｏｎ，ＩＴＵ）公布的国际频率信息通函
（ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＦｒｅｑｕｅｎｃｙＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＣｉｒｃｕｌａｒ，ＩＦ
ＩＣ）数据库，主要针对 ＧＳＯ卫星系统间同向链路
的同频干扰进行定量化分析研究，提出了一种可

以针对全球不同布设场景来进行干扰评估和计算

的数学模型，该模型综合考虑了降雨、云雾、气体

吸收引起的衰减以及馈线和极化损耗等影响因

素，在保证卫星系统的可用度达到 ９９．９％的情况
下，明确了其最坏取值及干扰评估的条件和变化

趋势，并在多条链路的集总干扰场景中充分考虑

了波束间业务需求的不均匀性，可以作为 ＧＳＯ卫
星系统间干扰评估和干扰规避的借鉴。

１　下行链路同频干扰分析方法

１．１　下行链路同频干扰场景构建
本节旨在从定量化分析的角度来研究 ＧＳＯ

卫星系统地球站的分布对同向下行链路干扰分析

结果的影响，在分析时构建的下行链路同频干扰

场景如图１所示。图中：ｐ′ｓ０为干扰卫星信号发射
到受扰系统接收端的最大功率密度；ｇ′１（θ１）为干
扰卫星天线在受扰地球站方向上的发射增益，θ１
为干扰卫星发射天线的离轴角；ｇ２（θ２）为受扰地
球站天线在干扰卫星方向上的接收增益，θ２为受
扰地球站接收天线的离轴角；ｌｓｉ→ｅ为干扰下行链
路的传输损耗。

图 １　同向下行链路干扰场景

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｄｏｗｎｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

１．２　下行链路最坏干扰分析
受扰及干扰 ＧＳＯ卫星系统干扰场景所使用

的波束及空口参数如表 １所示，其中地球站天线
方向图主要参考 ＩＴＵ公布的建议书 ＩＴＵＲＳ．５８０
６［１５］或者 ＩＴＵＲＳ．４６５６［１６］，ＧＳＯ星上天线方向
图参考建议书 ＩＴＵＲＳ．６７２４［１７］。

在下行链路干扰分析场景中，本文主要考虑

地球站在不同区域的分布对下行链路干扰噪声比

Ｉ／Ｎ（Ｉ为受扰系统接收到的干扰信号功率，Ｗ；Ｎ
为受扰系统接收机的等效噪声功率，Ｗ）的影响。
在卫星系统干扰场景的波束及空口参数确定的条

件下，天线离轴角和卫星地球站的链路损耗是影
响干扰分析的最重要因素，所以本文在初步选取

干扰场景中所涉及的２颗 ＧＳＯ卫星的位置时，把
卫星地球站链路损耗这一重要参数作为选取
依据。

图２为参考建议书 ＩＴＵＲＰ．１５１１２提供的
全球地形海拔高度图

［１８］
，在通信频率为 ２５ＧＨｚ，

地球站仰角为 ９０°的条件下，采用表 １参数计算
得到的赤道上空 ＧＳＯ卫星地球站链路损耗在
１８０°Ｗ～１８０°Ｅ上的分布情况，其中经度为正值代
表 １　ＧＳＯ卫星系统下行链路干扰场景波束及空口参数

Ｔａｂｌｅ１　ＢｅａｍａｎｄａｉｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＧＳＯ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｄｏｗｎｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

参数
干扰

系统

受扰

系统

通信频率／ＧＨｚ ２５ ２５
通信带宽／ＭＨｚ １２５ １２５
地球站接收天线峰值增益／ｄＢｉ ６８．４ ６８．４
卫星发射功率／ｄＢＷ ３０ ３０
卫星发射天线峰值增益／ｄＢｉ ４３．６ ４３．６
极化方式 ＲＨＣＰ ＲＨＣＰ
地球站接收机天线噪声温度／Ｋ １８０ １８０

图 ２　在赤道 １８０°Ｗ～１８０°Ｅ上降雨、云雾、气体吸收

引起的衰减分布

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｔｔｅｎｕａｔｉｏｎｃａｕｓｅｄｂｙｒａｉｎｆａｌｌ，ｃｌｏｕｄ，

ｆｏｇａｎｄａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃａｂｓｏｒｐｔｉｏｎａｔ１８０°Ｗ－１８０°Ｅ

ｉｎｔｈｅｅｑｕａｔｏｒ
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表东经，负值代表西经，因在该场景下的自由空间

损耗为常量，分析时主要考虑降雨、云雾、气体吸

收引起的衰减。

由图２可知，在 ３７°Ｅ位置附近由于降雨、云
雾、大气等引起的多源总体损耗最小，最小值为

８．９０ｄＢ，在该位置附近布设的 ＧＳＯ卫星的波束覆
盖范围内，电波传播模型对干扰分析结果的影响

较为明显，该位置可作为 ＧＳＯ卫星布设中干扰分
析的初选值。

１．３　干扰系统地球站分布对下行Ｉ／Ｎ计算的影响
对干扰系统地球站在不同区域分布情况下

２颗ＧＳＯ卫星之间下行链路的 Ｉ／Ｎ进行分析时，
由于受扰地球站和干扰 ＧＳＯ卫星的位置是固定
不变的，因此不论干扰系统的地球站如何分布，干

扰下行链路的传输损耗 ｌｓｉ→ｅ都是一个固定值，如
图１所示。保持受扰系统卫星（０°Ｎ，３７°Ｅ）及其
地球站（１０．０°Ｎ，３７°Ｅ）和干扰卫星（０°Ｎ，３４°Ｅ）的
位置固定不变，在下行链路干扰分析中，采用建议

书 ＩＴＵＲＰ．１５１１２提供的全球地形海拔高度图
中的数值作为高度参考值

［１８］
，建立干扰系统地球

站地理信息分布族，该分布族是一组独立同分布

的随机变量的集合，记作 Ｗ：＝｛Ｗ１，Ｗ２，…，

Ｗｎ｝，Ｗｉ＝［ｘｗｉ，ｙｗｉ，ｚｗｉ］
Ｔ
，ｉ＝１，２，…，ｎ，ｘｗｉ、ｙｗｉ、ｚｗｉ

为在地球固连坐标系下对应于 ｘ、ｙ、ｚ轴的位置坐
标值。下行链路的数学模型函数（Ｉ／Ｎ）ｄ＝ｆ（ｗ）具

体为
［１９２０］

Ｉ( )Ｎ ｄ

＝ｆ（ｗ）＝
ｐ′ｓｇ′１（θ１（ｗ））ｇ２（θ２）

ｋＴｅＷｄｌｓｉ→ｅ
（１）

ｌｓｉ→ｅ ＝１０
Ｌｓ＋Ｌｆ＋Ｌａｐ＋Ｌｐ＋Ｌｒ＋Ｌｃ＋Ｌａ

１０ （２）
式中：ｐ′ｓ为干扰卫星在（干扰链路）重叠频带内的
发射功率，Ｗ；Ｔｅ为受扰地球站下行接收端的等
效噪声温度，Ｋ；Ｗｄ为受扰系统下行链路的带宽，

Ｈｚ；ｋ＝１．３８×１０－２３Ｊ／Ｋ为玻尔兹曼常数；Ｌｓ为自
由空间损耗；Ｌｆ为馈线损耗；Ｌａｐ为天线指向误差
损耗；Ｌｐ为极化损耗；Ｌｒ为降雨引起的衰减；Ｌｃ为
云或雾引起 的 衰 减；Ｌａ 为 大 气 吸 收 引 起 的

衰减
［１８，２１２８］

。

最大干扰［（Ｉ／Ｎ）ｄ］ｍａｘ＝ｆ（ｗ）ｍａｘ为

ｆ（ｗ）ｍａｘ ＝
ｐ′ｓｇ２（θ２）
ｋＴｅＷｄｌｓｉ→ｅ

ｍａｘ（ｇ′１（θ１（ｗ））） （３）

当 θ１＝０时，ｇ′１（θ１）取得最大值，即为干扰卫
星天线的峰值发射增益。

因为 ｆ（ｗ）关于 ｗ可微，可以采用对干扰函数
ｆ（ｗ）微分的方式求得极值点。
ｄ
ｄｗ
ｆ（ｗ）＝０ （４）

又因为 ｆ（ｗ）与 ｌｎｆ（ｗ）在同一 ｗ处取得极
值，所以 ｆ（ｗ）的极大值点也可从式（５）求得。
ｄ
ｄｗ
ｌｎｆ（ｗ）＝０ （５）

ｄ
ｄｗ
（ｌｎ（ｇ′１（θ１（ｗ））））＝０ （６）

１
ｇ′１（θ１（ｗ））

·
ｄ

ｄθ１（ｗ）
ｇ′１（θ１（ｗ））

ｄ
ｄｗθ１

（ｗ）＝０

（７）
考虑天线方向图的函数特性，当且仅当 θ１＝０

时，
ｄ
ｄθ１
（ｇ′１（θ１））＝０；即干扰卫星系统地球站与受

扰系统地球站重叠时，下行链路干扰最大。

图３（ａ）为干扰系统地球站在不同区域分布情况下
２颗 ＧＳＯ卫星之间的下行链路干扰噪声比 Ｉ／Ｎ的
曲面分布图，坐标轴分别代表干扰系统地球站和受

扰地球站间的纬度和经度间隔，图３（ｂ）为图３（ａ）
对应的等值线图，它形象反映了干扰系统地球站

在不同经纬度对 Ｉ／Ｎ数值和变化率的影响。

图 ３　干扰系统地球站在不同区域分布情况下的下行链

路 Ｉ／Ｎ变化曲面图和等值线图（未包括电波传播损耗）

Ｆｉｇ．３　ＤｏｗｎｌｉｎｋＩ／Ｎｖａｒｉａｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｍａｐａｎｄ

ｃｏｎｔｏｕｒｍａｐｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｙｓｔｅｍｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｅｇｉｏｎｓ（ｅｘｃｌｕｄｉｎｇｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｗａｖｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｌｏｓｓ）

由图３（ａ）可知，当干扰系统地球站和受扰地
球站间的纬度和经度差值都为０°时，即干扰系统地
球站与受扰地球站在同一位置时，下行链路干扰最

大，Ｉ／Ｎ最大值为 －２．８５０ｄＢ；在南半球高纬度地区

６８１２
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下行链路干扰最小，Ｉ／Ｎ最小值为 －３５．６１４ｄＢ。
如图３（ｂ）所示，根据 Ｉ／Ｎ的值，把干扰系统

地球站的分布划分为 Ａ～Ｆ区，当干扰系统地球
站在 Ｄ、Ｅ、Ｆ区布设时，Ｉ／Ｎ值变化相对缓慢，在Ｃ
区布设时 Ｉ／Ｎ值变化较快，在 Ｂ区布设时 Ｉ／Ｎ值
不变，为 －２２．８４９６ｄＢ，在 Ａ区布设时，Ｉ／Ｎ值出
现陡升现象，该场景下 Ｉ／Ｎ值与干扰卫星发射天
线的离轴角 θ１是二次函数的关系，即
Ｉ( )Ｎ ｄ

＝（－２．８４９６－１１．４０２５θ２１）ｄＢ （８）

１．４　受扰地球站分布对下行 Ｉ／Ｎ计算的影响
保持受扰系统 ＧＳＯ卫星（０°Ｎ，３７°Ｅ）和干扰

卫星（０°Ｎ，３４°Ｅ）的位置固定不变，同样地，采用
全球地形海拔高度图给定的数值作为高度参考

值
［１２］
，建立受扰地球站信息分布族，该分布族也

是一组独立同分布的随机变量的集合，记作 Ｖ：＝
｛Ｖ１，Ｖ２，…，Ｖｎ｝，Ｖｉ＝［ｘｖｉ，ｙｖｉ，ｚｖｉ］

Ｔ
，ｉ＝１，２，…，ｎ，

ｘｖｉ、ｙｖｉ、ｚｖｉ为在地球固连坐标系下对应于 ｘ、ｙ、ｚ轴

的位置坐标。利用 １．３节的结论，保持干扰和受
扰系统的地球站在同一位置，对地球站在不同区

域的分布情况进行进一步的干扰分析。对受扰地

球站的分布而言，需要考虑的因素包括地球站仰

角、海拔高度、当地降雨等情况。图４为在不涉及
电磁波传播模型前提下，干扰地球站与受扰地球

站重叠时 ２颗 ＧＳＯ卫星之间下行链路干扰噪声
比 Ｉ／Ｎ的分布曲面图，坐标轴分别代表地球站和
受扰系统 ＧＳＯ卫星星下点间的纬度和经度间隔。

由图４可知，在不涉及电磁波传播模型前提
条件下，保持受扰地球站与干扰系统地球站在同

一位置，地球站在不同区域的分布情况下对 ２颗
ＧＳＯ卫星之间的干扰情况影响不大，Ｉ／Ｎ最大值
和最小值之间只相差０．３８２３ｄＢ，虽然地球站在干
扰 ＧＳＯ卫星星下点位置时干扰链路的空间损耗

图 ４　地球站在不同区域分布情况下 ２颗 ＧＳＯ卫星

之间的下行链路 Ｉ／Ｎ曲面图（未包括电波传播损耗）

Ｆｉｇ．４　ＤｏｗｎｌｉｎｋＩ／Ｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｍａｐｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏ

ＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｗｈｅｎｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｓａｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｒｅｇｉｏｎｓ（ｅｘｃｌｕｄｉｎｇｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｗａｖｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｌｏｓｓ）

最小，但是在该情景下考虑到受扰地球站接收天

线的增益 ｇ２是离轴角 θ２的函数，对干扰链路计
算结果的影响程度要略大于空间损耗产生的影

响。事实上，实际场景远比这复杂得多，因此，在

选择受扰地球站最坏干扰情况时，还需要在干扰

链路中考虑无线电波传播模型（雨衰、云雾和大

气气体吸收）、指向损耗、极化损耗、馈线损耗和

地球站仰角等情况。图５为地球站在不同区域分
布时与干扰 ＧＳＯ卫星间仰角的情况。

由图５可知，当地球站在干扰 ＧＳＯ卫星的星
下点位置时，地球站与干扰 ＧＳＯ卫星间的仰角为
９０°，在实际干扰下行链路分析时，还需考虑 ＧＳＯ
卫星地球站的最小仰角，在一般工作条件下，根据

ＩＴＵＲＳ．１５０３３建议书提供的参考地球站最小仰
角

［２９］
为

εｍｉｎ ＝
１０° 　ｆ＜１７ＧＨｚ
２０° 　ｆ≥{ １７ＧＨｚ

（９）

根据式（９），可以初步排除仰角不符合条件
的地球站分布，这样可以简化接下来要分析的

模型。

图６（ａ）为在考虑电磁波传播模型前提下，干
扰系统地球站与受扰地球站在同一位置时，地球

站在不同区域分布情况下 ２颗 ＧＳＯ卫星之间下
行链路的 Ｉ／Ｎ分布曲面图，图 ６（ｂ）为图 ６（ａ）对
应的等值线图，它反映了地球站在不同经纬度对

Ｉ／Ｎ数值和变化率的影响，坐标轴分别代表地球
站和受扰 ＧＳＯ卫星星下点间的纬度和经度间隔。

如图６（ｂ）所示，当地球站在 Ａ和 Ｂ区域布设
时，干扰最大，其中最大值出现在与受扰系统卫星

星下点纬度差值为 ２３°，经度差值为 －１１°的位
置，即当地球站位置为（２３°Ｎ，２６°Ｅ）时，Ｉ／Ｎ最大
值为 －３．４３７４ｄＢ。此外在 Ｂ区域的（３５°Ｎ，７９°Ｅ）
位置，Ｉ／Ｎ值也较大，为 －３．５２８５ｄＢ。

图 ５　地球站在不同区域分布时与干扰 ＧＳＯ

卫星间的仰角情况

Ｆｉｇ．５　Ｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｓａｎｄ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｉｎｇＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｗｈｅｎｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｓａｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｇｉｏｎｓ
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因为下行链路干扰分析结果不仅取决于地球

站当地的环境，还取决于天线离轴角。为了权衡

天线离轴角和卫星系统间链路损耗的综合影响，

可基于上述计算结果，在（２３°Ｎ，２６°Ｅ）位置布设
干扰和受扰地球站，分析在不同离轴角 θ２下的下
行链路的最坏干扰情况。图 ７为受扰 ＧＳＯ卫星
在不同轨位，干扰 ＧＳＯ卫星始终与受扰系统 ＧＳＯ
卫星保持３°的轨位间隔条件下的下行链路最坏
干扰分布情况。

由图 ７可知，当受扰卫星位于 ４７°Ｅ位置时，
此时 Ｉ／Ｎ值最大，最大值为 －３．４３２０ｄＢ，与在３７°Ｅ
分析时的结果相差０．００５４ｄＢ，可作为干扰计算分
析的精选值。

图 ６　地球站在不同区域分布情况下 ２颗 ＧＳＯ卫星

之间的下行链路 Ｉ／Ｎ曲面图和等值线图

Ｆｉｇ．６　ＤｏｗｎｌｉｎｋＩ／Ｎｓｕｒｆａｃｅｍａｐａｎｄｃｏｎｔｏｕｒｍａｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｗｉｔｈｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｇｉｏｎｓ

图 ７　在（２３°Ｎ，２６°Ｅ）布设地球站，受扰 ＧＳＯ卫星在

不同轨位时的下行链路最坏干扰分布情况

Ｆｉｇ．７　Ｔｈｅｗｏｒｓｔｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｏｗｎｌｉｎｋ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｂｉｔａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓｗｉｔｈ

ｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｓｄｅｐｌｏｙｅｄａｔ（２３°Ｎ，２６°Ｅ）

２　上行链路同频干扰分析方法

２．１　上行链路同频干扰场景构建
对于上行干扰场景而言，本节为了便于描述，

在干扰分析时构建的上行干扰场景如图 ８所示。
图中：ｇ′３（θ３）为干扰地球站天线在受扰卫星方向
上的发射增益，θ３为干扰地球站发射天线的离轴
角；ｇ４（θ４）为受扰卫星天线在干扰地球站方向上
的接收增益，θ４为受扰卫星接收天线的离轴角；
ｌｅｉ→ｓ为干扰上行链路的传输损耗。

图 ８　同向上行链路干扰场景

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｕｐｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

２．２　上行链路最坏干扰分析
在本节分析过程中，受扰及干扰 ＧＳＯ卫星系

统上行干扰场景所使用的波束及空口参数如表 ２
所示，其中地球站天线方向图参考 ＩＴＵ公布的建
议书 ＩＴＵＲＳ．５８０６［１５］或者 ＩＴＵＲＳ．４６５６［１６］，星
上天线方向图参考建议书 ＩＴＵＲＳ．６７２４［１７］。

利用第１节的结论，受扰及干扰系统地球站
在（２３°Ｎ，２６°Ｅ）位置附近进行选址，重点分析
ＧＳＯ卫星的分布对同向上行链路 Ｉ／Ｎ值的影响。
表 ２　ＧＳＯ卫星系统上行链路干扰场景波束及空口参数

Ｔａｂｌｅ２　ＢｅａｍａｎｄａｉｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＧＳＯ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｕｐｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

参数
干扰

系统

受扰

系统

通信频率／ＧＨｚ ２７．５５ ２７．５５
通信带宽／ＭＨｚ １２５ １２５
地球站发射天线峰值增益／ｄＢｉ ６５ ６５
地球站发射功率／ｄＢＷ ２１．７ ２１．７
卫星接收天线峰值增益／ｄＢｉ ３１．２ ３１．２
极化方式 ＲＨＣＰ ＲＨＣＰ
卫星接收机天线噪声温度／Ｋ ６００ ６００

２．３　干扰系统卫星分布对上行Ｉ／Ｎ计算的影响
分析干扰系统 ＧＳＯ卫星在不同轨位分布情

况下２个地球站之间上行链路的 Ｉ／Ｎ，与下行链
路分析方法类似，因为受扰 ＧＳＯ卫星和干扰地球
站的位置是固定不变的，因此不论干扰系统的

ＧＳＯ卫星如何分布，干扰链路的传输损耗都是一

８８１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １１期 董苏惠，等：ＧＳＯ卫星系统布设中的通信干扰评估方法

个常量。保持受扰系统 ＧＳＯ卫星（０．１°Ｎ，４７°Ｅ）
及其地球站（２３°Ｎ，２９°Ｅ）和干扰地球站（２３°Ｎ，
２６°Ｅ）的位置固定不变，建立干扰系统 ＧＳＯ轨位
信息分布族，该分布族是一组独立同分布的随机

变量的集合，记作 Ｑ：＝｛Ｑ１，Ｑ２，…，Ｑｎ｝，Ｑｉ＝

［ｘｑｉ，ｙｑｉ，ｚｑｉ］
Ｔ
，ｉ＝１，２，…，ｎ，ｘｑｉ、ｙｑｉ、ｚｑｉ为地球固连

坐标系下对应于 ｘ、ｙ、ｚ轴的位置坐标。上行链路
的数学模型函数（Ｉ／Ｎ）ｕ＝ｇ（ｑ）具体为

［１３］

Ｉ( )Ｎ ｕ

＝ｇ（ｑ）＝
ｐ′ｅｇ′３（θ３（ｑ））ｇ４（θ４）

ｋＴｓＷｕｌｅｉ→ｓ
（１０）

ｌｅｉ→ｓ ＝１０
Ｌｓ＋Ｌｆ＋Ｌａｐ＋Ｌｐ＋Ｌｒ＋Ｌｃ＋Ｌａ

１０ （１１）
式中：ｐ′ｅ为干扰地球站在（干扰链路）重叠频带内
的发射功率，Ｗ；Ｔｓ为受扰卫星上行接收端的等
效噪声温度，Ｋ；Ｗｕ为受扰系统上行通信链路的
带宽，Ｈｚ。

最大干扰［（Ｉ／Ｎ）ｕ］ｍａｘ＝ｇ（ｑ）ｍａｘ为

ｇ（ｑ）ｍａｘ ＝
ｐ′ｅｇ４（θ４）
ｋＴｓＷｕｌｅｉ→ｓ

ｍａｘ（ｇ′３（θ３（ｑ））） （１２）

当 θ３＝０时，ｇ′３（θ３）取得最大值，即为干扰
地球站天线峰值发射增益，此时（Ｉ／Ｎ）ｕ值最大。

图９为干扰系统 ＧＳＯ卫星在不同轨位分布
下２个地球站之间上行链路的 Ｉ／Ｎ变化曲面图，
坐标轴分别代表干扰系统 ＧＳＯ卫星和受扰 ＧＳＯ
卫星间的轨道倾角和经度间隔。由图 ９可知，当
轨道倾角间隔和经度差值都为 ０时，即干扰 ＧＳＯ
卫星系统卫星与受扰系统卫星轨位重叠时，上行

链路干扰最大。在干扰地球站发射天线的离轴角

θ３＜０．１３°时，（Ｉ／Ｎ）ｕ与离轴角 θ３是二次函数的
关系，即

Ｉ( )Ｎ ｕ

＝（２２．６６９９－１．３４２６×１０３θ２３）ｄＢ （１３）

图 ９　干扰系统 ＧＳＯ卫星在不同轨位下 ２个地球站

之间上行链路的 Ｉ／Ｎ变化曲面图

（未包括电波传播损耗）

Ｆｉｇ．９　ＵｐｌｉｎｋＩ／Ｎｖａｒｉａｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｍａｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｓｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｙｓｔｅｍＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｂｉｔａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ（ｅｘｃｌｕｄｉｎｇｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ｗａｖｅｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｌｏｓｓ）

在干扰地球站发射天线的离轴角０．１３°＜θ３＜
１９．９５°时，（Ｉ／Ｎ）ｕ与离轴角 θ３的对应关系为
Ｉ( )Ｎ ｕ

＝ｍｉｎ（－０．３５５，－１３．３３０１－２５ｌｇθ３）ｄＢ

（１４）
２．４　受扰卫星分布对上行 Ｉ／Ｎ计算的影响

分析受扰 ＧＳＯ卫星在不同轨位分布情况下２
个地球站之间上行链路的 Ｉ／Ｎ变化情况，保持受
扰卫星系统地球站（２３°Ｎ，２９°Ｅ）和干扰地球站
（２３°Ｎ，２６°Ｅ）的位置固定不变，建立受扰系统
ＧＳＯ轨位信息分布族，该分布族是一组独立同分
布的随机变量的集合，记作 Ｐ：＝｛Ｐ１，Ｐ２，…，

Ｐｎ｝，Ｐｉ＝［ｘｐｉ，ｙｐｉ，ｚｐｉ］
Ｔ
，ｉ＝１，２，…，ｎ，ｘｐｉ、ｙｐｉ、ｚｐｉ为

在地球固连坐标系下对应于 ｘ、ｙ、ｚ轴的位置
坐标。

图１０为在考虑电磁波传播模型前提下，利用
２．３节的结论，使干扰系统 ＧＳＯ卫星与受扰系统
ＧＳＯ卫星保持同一轨位，分析 ＧＳＯ卫星在不同轨
位下２个地球站之间上行链路的 Ｉ／Ｎ情况。坐标
原点代表赤道上空与受扰系统地球站保持同一经

度的 ＧＳＯ轨位，坐标轴分别代表与坐标原点之间
的轨道倾角间隔和经度差。

由图１０可知，在考虑电磁波传播模型前提
下，ＧＳＯ卫星在不同轨位分布情况下 ２个地球站
之间上行链路的干扰噪声比 Ｉ／Ｎ最大值和最小值
之间相差 １．８６９４ｄＢ左右，当受扰和干扰系统
ＧＳＯ卫星与干扰地球站经度相同时干扰最大，且
同一经度 ＧＳＯ卫星轨道倾角越大，干扰越大。
图１１分析了 ＧＳＯ卫星在２２°Ｅ、２４°Ｅ、２６°Ｅ、２８°Ｅ、
３０°Ｅ时，Ｉ／Ｎ随轨道倾角的变化情况。

如图１１所示，Ｉ／Ｎ随轨道倾角的变化幅度不
大，同一经度上０°轨位倾角和１°轨位倾角间也只
相差０．０１６５ｄＢ。

图 １０　ＧＳＯ卫星在不同轨位下 ２个地球站之间上

行链路的 Ｉ／Ｎ变化曲面图

Ｆｉｇ．１０　ＵｐｌｉｎｋＩ／Ｎｖａｒｉａｔｉｏｎｓｕｒｆａｃｅｍａｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｔｗｏｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｓｏｆＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｏｒｂｉｔａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

９８１２
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图 １１　ＧＳＯ卫星在 ２２°Ｅ、２４°Ｅ、２６°Ｅ、２８°Ｅ、３０°Ｅ时，

Ｉ／Ｎ随轨道倾角的变化曲线

Ｆｉｇ．１１　ＣｈａｎｇｅｏｆＩ／Ｎｗｉｔｈｏｒｂｉｔａｌｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆ

ＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔ２２°Ｅ，２４°Ｅ，２６°Ｅ，２８°Ｅａｎｄ３０°Ｅ

３　多波束卫星系统间干扰分析方法

考虑多波束 ＧＳＯ卫星系统间的集总干扰场
景，如图１２所示，干扰系统卫星 Ｓ′的点波束数量
为 ｍ；第 ｉ个波束分配到的功率为 ｐｉ；波束业务需
求量为 Ｔｉ；获得的实际信道容量为 Ｃｉ。

本节在 ＧＳＯ卫星系统的多个波束之间采用
ＳＤＭＡ接入方式，并在该方式的基础上，在波束间
采用四色划分的 ＦＤＭＡ的多址方式，如图 １３所
示。图中：ｆｉ为频率，ｉ＝１，２，３，４。

图 １２　多波束 ＧＳＯ卫星系统间的集总干扰场景

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏｂｅｔｗｅｅｎ

ｍｕｌｔｉｂｅａｍＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

图 １３　四色划分方案

Ｆｉｇ．１３　Ｆｏｕｒｃｏｌｏｒｄｉｖｉｓｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

那么受扰 ＧＳＯ卫星系统 Ｓ接收机接收的集
总 Ｉ／Ｎ为

Ｉ( )Ｎ ∑
＝１
Ｎ∑

Ｎｔ

ｉ＝１
∑
Ｍｉ

ｊ＝１
Ｉｉ，ｊ＝∑

Ｎｔ

ｉ＝１
∑
Ｍｉ

ｊ＝１

Ｉ( )Ｎ ｉ，ｊ

（１５）

式中：Ｎｔ为干扰卫星系统 Ｓ′的发射机总数；Ｍｉ为
干扰卫星系统 Ｓ′中第 ｉ个发射机的干扰建链总
数；Ｎ为受扰卫星系统接收机的等效噪声；（Ｉ／
Ｎ）ｉ，ｊ为干扰卫星系统 Ｓ′第 ｉ个发射机建立的第 ｊ
条干扰链路上的干扰噪声比。

受扰卫星位于４７°Ｅ轨位，下行链路所使用的
波束及空口参数参考 １．２节，干扰系统总功率值
为３０ｄＢＷ，总带宽值为 １２５ＭＨｚ。考虑到波束间
业务需求的不均匀性，假设干扰系统中的第 ｉ个
波束的业务需求量为 ８０＋１０（ｉ－１）Ｍｂｉｔ／ｓ，采用
与受扰系统相同的波束功率分配算法。分析干扰

卫星与受扰卫星间隔 １°、２°、３°轨位时，在一致功
率分配

［３０３１］
、按波束业务需求量公平性功率分

配
［３２］
以及基于雨衰补偿的多波束功率分配

［２３２５，３３］

３种算法下的集总干扰情况，如图１４所示。
图１４中，按波束业务需求量公平性分配波束

功率相较于其他２种分配方案计算得到的集总干
扰 Ｉ／Ｎ值更小。

图 １４　３种功率分配方案下的多波束卫星

系统间的集总干扰

Ｆｉｇ．１４　Ｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｍｕｌｔｉｂｅａｍｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｔｈｒｅｅｐｏｗｅｒａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｓ

４　同向链路典型分析场景

４．１　同向下行链路干扰场景
结合第１节分析结果，参考 ＩＴＵ公布的 ＩＦＩＣ

数据库，对下行链路干扰场景进行分析，干扰场景

评估用例中下行数传参数如表３所示。
在（２３°Ｎ，２６°Ｅ）位置布设干扰系统和受扰系

统的地球站，在 ４７°ＥＧＳＯ布设受扰系统 ＧＳＯ卫
星，波束及空口参数参考表 ３。可以得到下行链
路干扰 ＧＳＯ卫星与受扰系统 ＧＳＯ卫星在不同轨
位间隔下干扰噪声比 Ｉ／Ｎ、载波噪声比 Ｃ／Ｎ（Ｃ为
受扰系统接收到的载波信号功率，Ｗ）、载波干扰
比 Ｃ／Ｉ、载波噪声干扰比 Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）的变化曲线，
如图１５所示。

０９１２
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表 ３　干扰场景评估用例下行数传参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｏｗｎｌｉｎｋｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏｅｖａｌｕａｔｉｏｎｅｘａｍｐｌｅ

参数
干扰

系统

受扰

系统

通信频率／ＧＨｚ ２５ ２５

通信带宽／ＧＨｚ ３．５ ３．５

地球站接收天线峰值增益／ｄＢｉ ６６ ６６

卫星发射功率／ｄＢＷ ２１ ２１

卫星发射天线峰值增益／ｄＢｉ ５４ ５４

极化方式 ＲＨＣＰ ＲＨＣＰ

地球站接收机天线噪声温度／Ｋ ２００ ２００

图１５　下行链路干扰 ＧＳＯ卫星与受扰系统 ＧＳＯ卫星

在不同轨位间隔下 Ｉ／Ｎ、Ｃ／Ｎ、Ｃ／Ｉ、Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）的曲线

Ｆｉｇ．１５　ＣｕｒｖｅｓｏｆＩ／Ｎ，Ｃ／Ｎ，Ｃ／Ｉ，Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｏｒｂｉｔａｌｉｎｔｅｒｖａｌｓｂｅｔｗｅｅｎｄｏｗｎｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｉｎｇＧＳＯ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

　　在图 １５中，当卫星轨位间隔为 ２°时，干扰噪
声比 Ｉ／Ｎ为 －１２．２９ｄＢ，当 Ｉ／Ｎ＝－１２．２ｄＢ时，轨
位间隔约为 １．９５°，该值与 ＩＴＵ建议书中规定的
－１２．２ｄＢ的限值之间的误差为 ０．７％，可作为
２个ＧＳＯ卫星系统间干扰评估和规避的参考。
４．２　同向上行链路干扰场景

结合第２节分析结果，参考 ＩＴＵ公布的 ＩＦＩＣ
数据库，对上行链路干扰场景进行分析，干扰场景

评估用例上行数传参数如表４所示。

表 ４　干扰场景评估用例上行数传参数

Ｔａｂｌｅ４　Ｕｐｌｉｎｋｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏｅｖａｌｕａｔｉｏｎｅｘａｍｐｌｅ

参数
干扰

系统

受扰

系统

通信频率／ＧＨｚ ２５ ２５

通信带宽／ＧＨｚ ３．５ ３．５

地球站发射天线峰值增益／ｄＢｉ ６９．９ ６９．９

地球站发射功率／ｄＢＷ ３３ ３３

卫星接收天线峰值增益／ｄＢｉ ４５ ４５

极化方式 ＭＰ ＭＰ

卫星接收机天线噪声温度／Ｋ ８００ ８００

　　在（２３°Ｎ，２６°Ｅ）位置布设干扰系统和受扰系
统的地球站，在 ２６°ＥＧＳＯ布设受扰系统 ＧＳＯ卫
星，波束及空口参数参考表 ４。图 １６为分析上行
链路干扰 ＧＳＯ卫星与受扰系统 ＧＳＯ卫星在不同
轨位间隔下干扰噪声比 Ｉ／Ｎ、载波噪声比 Ｃ／Ｎ、载
波干扰比 Ｃ／Ｉ、载波噪声干扰比 Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）的变化
曲线。

图１６中，当卫星轨位间隔为 ２°时，干扰噪声
比 Ｉ／Ｎ值为 －１２．２ｄＢ，这与 ＩＴＵ建议的卫星轨位
间隔小于 ２°时需要协调相符合。可以通过调整
天线口径及波束宽度、降低发射功率密度、采用新

的信号处理等方式降低卫星系统间的同道干扰。

在轨道倾角为０°，经度为２６°Ｅ的轨位布设干
扰系统和受扰系统的 ＧＳＯ卫星，在（２３°Ｎ，２６°Ｅ）布
设受扰系统地球站，波束及空口参数参考表４。
可以计算出上行链路干扰地球站在与受扰系统地

球站在不同经纬度间隔下 Ｉ／Ｎ的变化曲线，如
图１７所示，坐标轴分别表示与受扰系统地球站的
经纬度差值。

图 １６　上行链路干扰 ＧＳＯ卫星与受扰系统 ＧＳＯ卫星

在不同轨位间隔下 Ｉ／Ｎ、Ｃ／Ｎ、Ｃ／Ｉ、Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）的曲线

Ｆｉｇ．１６　ＣｕｒｖｅｓｏｆＩ／Ｎ，Ｃ／Ｎ，Ｃ／Ｉ，Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｏｒｂｉｔａｌｉｎｔｅｒｖａｌｓｂｅｔｗｅｅｎｕｐｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅＧＳＯ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅｓａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍｓＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

图 １７　上行链路干扰地球站与受扰系统地球站在

不同经纬度间隔下 Ｉ／Ｎ的曲线

Ｆｉｇ．１７　ＣｕｒｖｅｓｏｆＩ／Ｎｗｉｔｈｕｐｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｉｎｇｅａｒｔｈ

ｓｔａｔｉｏｎａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍｓｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｔｉｔｕｄｅａｎｄｌｏｎｇｉｔｕｄｅｉｎｔｅｒｖａｌｓ
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由图 １７可知，可以得出当 ２颗 ＧＳＯ卫星轨
位几乎重合时，仅采用小幅度调整地球站位置的

方式很难规避卫星系统间的干扰。

５　反向链路典型分析场景

在本节中只讨论受扰系统为上行链路，干扰

系统为下行链路的情况，构建的干扰场景如图 １８
所示，ｌｓｉ→ｓ为星间通信链路的传输损耗。

选取表４受扰系统上行参数和表３干扰系统
下行参数来进行反向上行链路分析。在（２３°Ｎ，
２６°Ｅ）布设受扰系统地球站，干扰系统地球站与
其重叠，受扰 ＧＳＯ卫星轨位为 ２６°Ｅ的地球静止
轨道，分析干扰 ＧＳＯ卫星与受扰 ＧＳＯ卫星在不
同轨位间隔下干扰噪声比 Ｉ／Ｎ、载波噪声比 Ｃ／Ｎ、
载波干扰比 Ｃ／Ｉ、载波噪声干扰比 Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）的变
化曲线，如图１９所示。

在反向链路干扰分析中，即使来自轨位间隔

为２°的卫星对受扰系统的影响也未超过 －２０ｄＢ。

图 １８　反向上行链路干扰场景

Ｆｉｇ．１８　Ｒｅｖｅｒｓｅｕｐｌｉｎｋｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｓｃｅｎａｒｉｏ

图 １９　反向链路干扰 ＧＳＯ卫星与受扰 ＧＳＯ卫星在不同

轨位间隔下 Ｉ／Ｎ、Ｃ／Ｎ、Ｃ／Ｉ、Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）的变化曲线

Ｆｉｇ．１９　ＣｕｒｖｅｓｏｆｒｅｖｅｒｓｅｌｉｎｋＩ／Ｎ，Ｃ／Ｎ，Ｃ／Ｉ，Ｃ／（Ｉ＋Ｎ）

ｗｉｔｈｉｎｔｅｒｆｅｒｉｎｇＧＳＯｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄＧＳＯ

ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｒｂｉｔａｌｉｎｔｅｒｖａｌｓ

６　结　论

为了解决 ＧＳＯ卫星系统间在卫星和地球站

布设中的同频干扰评估问题，基于不同布设场景

下卫星系统间的干扰分布情况，构建了对应的干

扰评估和分析计算的模型。

１）提出了一种基于干扰函数极值的评估方
法，并结合 ＩＴＵ提供的全球地形数据、天线波束参
数、电磁波传播模型，定量化计算了卫星轨位和地

球站布设对干扰评估的影响情况，明确了其对应

的最坏取值及干扰评估的条件和变化趋势。

２）分析了一致功率分配、按波束业务需求量
公平性功率分配以及基于雨衰补偿的多波束功率

分配３种算法对多条链路集总干扰的影响，在相
同的波束条件下，按波束业务需求量公平性分配

波束功率相较于其他２种分配方案计算得到的集
总 Ｉ／Ｎ值更小。

３）计算结果与 ＩＴＵ建议书中规定的限值之
间的误差为０．７％（２°轨位间隔），证明了该方法
的可行性与有效性，可作为 ２个 ＧＳＯ卫星系统间
干扰评估和规避措施制定的参考。
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