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Ｊｕｎｅ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ６

　收稿日期：２０２００４１３；录用日期：２０２００９０４；网络出版时间：２０２００９１５１５：３０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９１５．１２３１．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１６０３４１１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｙｚ＿ｋｊ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：王熔基，刘勇智，管振水．基于区间电流的ＳＲＭ功率变换器短路故障诊断［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（６）：
１０８５１０９４．ＷＡＮＧＲＪ，ＬＩＵＹＺ，ＧＵＡＮＺＳ．ＳｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｏｆＳＲＭｐｏｗｅｒｃｏｎｖｅｒｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｒｖａｌｃｕｒｒｅｎｔ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（６）：１０８５１０９４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０１３４

基于区间电流的 ＳＲＭ功率变换器短路故障诊断
王熔基１，刘勇智２，，管振水３

（１．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００５１；　２．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；

３．中国人民解放军９３７０５部队，遵化 ０６４２００）

　　摘　　　要：功率变换器是开关磁阻电机（ＳＲＭ）调速系统的核心部件之一，也是系统可
靠性最弱的环节。针对传统功率变换器短路故障诊断需增加额外硬件、控制器负担大、诊断范

围有限等问题，以非对称半桥式功率变换器为研究对象，在深入分析短路故障模式的基础上，

为提取明显的故障特征，对电流传感器进行了重新排布，提出了基于特定转子位置区间内电流

的功率变换器故障诊断方法。在某相单独励磁区间内，通过另外两相电流传感器输出值之差

与前一相输出值的比值，即可快速定位故障器件。所提方法不受电机相数和控制方式限制，控

制器负担小，且无需增加额外硬件。仿真和实验验证了方法的有效性。

关　键　词：开关磁阻电机（ＳＲＭ）；功率变换器；故障诊断；电流传感器；电流分析
中图分类号：Ｖ２４２．４４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１０８５１０

　　开关磁阻电机（ＳｗｉｔｃｈｅｄＲｅｌｕｃｔａｎｃｅＭｏｔｏｒ，
ＳＲＭ）是一种新型电机，其结构简单、坚固，系统

运行效率高
［１２］
，且天然具有一定容错能力

［３４］
。

以 ＳＲＭ为核心的开关磁阻电机调速系统在电／混
动汽车、航空航天及家电领域都具有较好的经济

指标和运行特征，表现出巨大的优势和潜力，是电

气传动领域的有力竞争者之一
［５７］
。

电机常在高温、高振动等恶劣环境下工作，可

能发生多种故障
［８９］
。对于安全关键系统，若不

得到及时处理，微小的故障也可能导致重大的人

员、财产损失
［１０］
。因此，为提高系统可靠性，电机

的控制系统应具备在发生某些故障后仍能使电机

正常运行的容错控制能力。为达到这一目的，系

统应具备良好的故障诊断功能，对故障进行精准

的识别定位
［１１］
。

功率变换器是开关磁阻电机调速系统中可靠

性最薄弱的环节
［１２］
，功率开关管在过电流、过电

压及由高频开关导致的过热状态下极易发生故

障。因此，针对功率变换器的故障诊断研究对其

容错控制、提高开关磁阻电机调速系统可靠性具

有重要意义。目前，针对功率变换器的故障诊断

方法主要分为频谱分析
［１３１４］

、电流分析
［１５１７］

、驱

动信号辅助
［１２，１８２０］

、带故障诊断功能的电流重构

方法
［２１２２］

等。甘醇等
［１３］
采用 Ｂｌａｃｋｍａｎ窗函数对

总线电流进行快速傅里叶变换，以故障电流的频

谱分布对开路故障进行诊断，但该方案仅适用于

四相 ＳＲＭ且需要额外增加总线电流传感器，增加

了系统体积和成本；甘醇等
［１４］
以故障前后相电流

小波包节点能量离散度为故障特征来判断故障类

型，并准确定位短路故障位置，但该方案对双管同

时短路和上管单独短路２种不同的故障没有区分
性；Ｒｏ等［１５］

对四相电流进行坐标转换，通过 ｄｑ

轴电流分布样式即可诊断多种故障，故障特征明

显，但该方案对双管同时短路没有区分性且只适

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106001&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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用于偶数相电机；Ｍａｒｑｕｅｓ等［１６］
利用参考电流将

各相电流归一化处理后在导通周期内取平均，对

处理后的四相电流两两作差，以电流的相对变化

作为故障特征，可以准确地识别故障相的故障类

型，但该方案对故障相中故障器件的定位方法实

时性较差；陈昊等
［１２，１９］

通过配置额外电流传感

器，将电流信号与驱动信号配合，实现对故障的混

合逻辑判断，但该方案增加了系统体积和成本；

Ｓｈｉｎ和 Ｌｅｅ［１８］选取上下两开关管的驱动信号差值
Ｓｅｒｒｏｒ作为故障特征，在每个导通区间中对 Ｓｅｒｒｏｒ进
行采样，每次的采样值为 Ｘｉ，当周期内的采样值
之和超过判别阈值之后，即可判断故障类型和位

置，但故障变量易受负载和转速变化的干扰；陈昊

等
［２０］
将３个电流传感器进行重新排布，提取到鲜

明的短路和开路故障特征，进而利用驱动信号辅

助，建立了故障特征的数学模型和故障字典，但该

方案在多相同时短路故障下易发生误判；Ｐｅｎｇ
等

［２１］
提出了一种全新的电流传感器配置方式，仅

需２个传感器即可实现对四相 ＳＲＭ的控制及故
障诊断，但仅可适用于 ＰＷＭ控制，且在高转速状
态下控制器难以实现对 ＰＷＭ和电流采样的精准
控制；韩国强等

［２２］
使用虚拟电流传感器实现了双

传感器对短路故障下三相电流的检测，但其以励

磁状态下的电流斜率为故障特征，容易在负载突

变和不同转速下产生误判。

综上所述，良好的 ＳＲＭ功率变换器故障诊断
方法应具有以下特点：①通用性好，适用于不同相
数的电机和不同的控制方式；②鲁棒性好，在转速
和负载突变情况下不发生误判；③实时性好，控制
器负担较小；④成本低，无需增加额外硬件；⑤诊
断范围广，对上管短路和单相双管同时短路等难

以区分的故障仍具备区分能力。

相比开路故障，开关管短路更易产生过电流，

使故障蔓延，威胁系统安全。此外，目前功率开关

管在制作工艺上大多采用了击穿损坏后处于短路

状态的生产工艺。因此，针对功率变换器易发生

短路故障及现有故障诊断方法需增加额外硬件、

诊断范围有限、实时性差等问题，本文以 ＳＲＭ非
对称半桥式（ＡｓｙｍｍｅｔｒｉｃＢｒｉｄｇｅ，ＡＳＢ）功率变换
器为研究对象，改变传统的电流传感器安装位置，

提取到显著的故障特征，通过分析各相检测电流

在特定转子位置区间内的关系，即可对各相 ３种
不同的短路故障进行准确判别和定位。本文提出

的短路故障诊断方案计算简便，不会造成控制器

较大的运算负担，同时无需增加额外硬件，适用于

多种控制方式，仿真和实验验证了方案的可行性。

１　ＡＳＢ功率变换器短路故障分析

１．１　ＡＳＢ功率变换器
三相 ＡＳＢ功率变换器拓扑结构如图 １所示，

各相桥臂由２个功率开关管和２个续流二极管组
成，相间运行相互独立。每相 ２个开关管共组成
４种开关状态，对应了各相的 ４种不同工作状态。
以 Ａ相为例，４种电流路径如图 ２（ａ）～（ｄ）所示，
分别为励磁、下续流、上续流、退磁状态。为方便叙

述，将４种状态分别命名为 ＳＴ１、ＳＴ２、ＳＴ３和 ＳＴ４。
为抑制转矩脉动、减小开关损耗、减小铁耗，

各相在导通区间内均采用软斩波方式。以 Ａ相
为例说明，在导通区间内，Ｓ２受位置导通信号控
制，Ｓ１受斩波信号控制；在关断区间内，两管均保
持关断。因此，正常工作时 Ａ相共有 ＳＴ１、ＳＴ２、
ＳＴ４三种工作状态，对应的各相电路平衡方程分
别为

ＵＳ ＝ｉＲ＋ｉ
Ｌ
θ
ω＋Ｌｄｉｄｔ

（１）

０＝ｉＲ＋ｉＬ
θ
ω＋Ｌｄｉｄｔ

（２）

图 １　ＡＳＢ功率变换器拓扑结构

Ｆｉｇ．１　ＡＳＢｐｏｗｅｒｃｏｎｖｅｒｔｅｒｔｏｐｏｌｏｇｙ

图 ２　Ａ相工作状态

Ｆｉｇ．２　ＰｈａｓｅＡｗｏｒｋｉｎｇｓｔａｔｅｓ
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－ＵＳ ＝ｉＲ＋ｉ
Ｌ
θ
ω＋Ｌｄｉｄｔ

（３）

式中：ＵＳ为电源电压；ｉ、Ｒ、Ｌ分别为相绕组的电流、
电阻、电感；θ为转子位置角；ω为转子角速度。
１．２　短路故障分析

以一台５５０Ｗ 三相 ６／４极实验样机为仿真
对象，在有限元分析软件 ＪＭＡＧ中得到电机本体
的转矩电流转子位置（Ｔｉθ）和磁链电流转子
位置（ψｉθ）数据，再导入到 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ
中，搭建 ＳＲＭ控制系统非线性仿真模型，其中功率
变换器部分采用 ＳｉｍＰｏｗｅｒＳｙｓｔｅｍ模块搭建，并用阶
跃信号配合控制信号模拟短路故障。以 Ａ相为
例，对 ＣＣＣ方式下３种短路故障进行分析。

当斩波管 Ｓ１短路，Ｓ１将不受斩波信号控制，
Ａ相在导通区间内始终为 ＳＴ１。但其故障电流在
不同转速下变化不同：电机转速较低时，斩波信号

中存在低电平，故障电流波形如图 ３（ａ）所示，
图３（ｂ）为图３（ａ）在故障时刻的局部放大图。图
中：ｉａ为 Ａ相绕组电流，ｉｒｅｆ为电机参考电流，ＳＳ２为
Ｓ２的控制信号。

图 ３　Ｓ１短路故障前后电流变化

Ｆｉｇ．３　ＣｕｒｒｅｎｔｃｈａｎｇｅｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒＳ１
ｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔ

故障发生后，如图 ３（ｂ）中区域Ⅰ所示，导通区
间内的 Ａ相绕组电流 ｉａ在电源电压作用下不断上
升，摆脱参考电流的限制；图３（ｂ）区域Ⅱ中，转子处
于 Ａ相关断区间的电感下降区，Ｓ１短路导致 ＳＴ４
被 ＳＴ３所代替，由式（２）可知此时的电流变化率为

ｄｉ
ｄｔ
＝１ (Ｌ －ｉＲ－ｉＬ

θ )ω （４）

式中：ｉ（Ｌ／θ）ω为旋转电动势，其在电感下降区
为负，故此时电流变化率 ｄｉ／ｄｔ为正，相电流上
升，产生制动转矩，降低系统效率。电机转速较高

时，斩波信号恒为高电平，故障电流如图 ３（ｃ）所
示，区域Ⅰ中，由于正常状态下的 Ｓ１在整个导通
区间内常闭，即使 Ｓ１短路，导通区间内无故障特
征。在关断区间，由于 ＳＴ４被 ＳＴ３所屏蔽，绕组无
法退磁，电流在旋转电动势的作用下上升，产生制

动转矩。

位置导通管 Ｓ２短路后，ｉａ变化如图 ４（ａ）所
示，图 ４（ｂ）为图 ４（ａ）在故障时刻的局部放大。
由于正常状态下的 Ｓ２在导通区间内常闭，无论转
速如何，故障电流在导通区间内不会立刻变化。

Ａ相关断后，Ｓ２短路故障使得相绕组维持在 ＳＴ２，
电流不会快速下降。到达电感下降区后，故障电

流仍会在旋转电动势的作用下上升。

当 Ｓ１和 Ｓ２同时短路，Ａ相仅有 ＳＴ１一种工
作状态。导通区间内，Ａ相不受斩波信号控制，电
流在电源电压作用下自由上升，此时的故障特征

和 Ｓ１单独短路时相同。在关断区间的电感下降

图 ４　Ｓ２短路故障前后电流变化

Ｆｉｇ．４　ＣｕｒｒｅｎｔｃｈａｎｇｅｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒＳ２
ｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔ
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区，由式（１）可知，此时的电流变化率为

ｄｉ
ｄｔ
＝１ (Ｌ ＵＳ－ｉＲ－ｉ

Ｌ
θ )ω （５）

由于此时的旋转电动势为负，相电流将在电

源电压和旋转电动势的共同作用下快速上升，产

生更大的制动电流，严重影响电机转矩平衡，系统

效率大大降低。

综上分析，开关管短路故障对系统运行影

响显著，因此，对不同的短路故障类型进行准确

的判断和定位对于提高系统的可靠性非常有

必要。

２　故障诊断方法

２．１　改进电流传感器检测位置
准确的相电流检测是 ＳＲＭ控制系统进行闭

环控制的必要条件。传统的各相电流传感器的

检测位置如图 １所示，检测值为各相绕组电流。
然而，传统的检测位置下，不同故障往往表现出

相同的故障现象，不利于故障特征的提取及

定位。

经第１节分析，Ｓ１关断后，流经下续流二极
管 Ｄ１的电流和 ｉａ相等；Ｓ２关断后，流经上续流二
极管 Ｄ２的电流和 ｉａ相等；双管同时导通时，２个
二极管中均无电流。可见，流经二极管的续电流

对开关管不同的通断组合状态的反应不同。因

此，为了在保证准确检测各相电流、不影响系统正

常工作的前提下，实现本文所提出的故障诊断方

法，将电流传感器重新排布如图５（ａ）所示，图５（ｂ）

图 ５　电流传感器安装位置及检测方式

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｒｅｎｔｓｅｎｓｏｒｓａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔａｎｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

为 Ａ相传感器检测方式，其余两相检测方式与 Ａ
相相同。图５中：ｉｆｕｐ为上续流总线电流，ｉｆｄｎ为下
续流总线电流。电流传感器绕线方式设定由里至

外为电流正方向，“Ｐ”和“Ｎ”分别代表正、负绕线
方向，ｘ∶１∶１为绕线匝数比，则有
ｉＬＡ ＝ｘｉａ＋ｉｆｕｐ－ｉｆｄｎ （６）
ｉＬＢ ＝ｘｉｂ＋ｉｆｕｐ－ｉｆｄｎ （７）
ｉＬＣ ＝ｘｉｃ＋ｉｆｕｐ－ｉｆｄｎ （８）
式中：ｉＬＡ、ｉＬＢ和 ｉＬＣ分别为传感器 ＬＥＭＡ、ＬＥＭＢ和
ＬＥＭＣ的检测值。

开关管的驱动信号定义为

ＳＳｋ ＝
１ 控制 Ｓｋ导通

０ 控制 Ｓｋ{ 关断
　ｋ＝１，２，…，６ （９）

式中：ＳＳｋ为开关管 Ｓｋ（ｋ＝１，２，…，６）的开关状态。
考虑到

ｉｆｕｐ ＝ＳＳ２ｉａ＋ＳＳ４ｉｂ＋ＳＳ６ｉｃ （１０）

ｉｆｄｎ ＝ＳＳ１ｉａ＋ＳＳ３ｉｂ＋ＳＳ５ｉｃ （１１）
将式（１０）、式（１１）代入到式（６）～式（８）中，得
ｉＬＡ ＝（ｍ１＋ｘ）ｉａ＋ｍ２ｉｂ＋ｍ３ｉｃ
ｉＬＢ ＝ｍ１ｉａ＋（ｍ２＋ｘ）ｉｂ＋ｍ３ｉｃ
ｉＬＣ ＝ｍ１ｉａ＋ｍ２ｉｂ＋（ｍ３＋ｘ）ｉ

{
ｃ

（１２）

式中：

ｍ１ ＝ＳＳ２－ＳＳ１

ｍ２ ＝ＳＳ４－ＳＳ３

ｍ３ ＝ＳＳ６－Ｓ
{

Ｓ５

（１３）

其中：ｍｋ为第 ｋ相的控制系数，ｋ＝１，２，３。
改写式（１２）为矩阵形式，即

ｍ１＋ｘ ｍ２ ｍ３
ｍ１ ｍ２＋ｘ ｍ３
ｍ１ ｍ２ ｍ３









＋ｘ

ｉａ
ｉｂ
ｉ










ｃ

＝

ｉＬＡ
ｉＬＢ
ｉ











ＬＣ

（１４）

若使式（１４）有唯一解，则电机在任何工作状
态下，系数矩阵都必须满足：

ｒａｎｋ

ｍ１＋ｘ ｍ２ ｍ３
ｍ１ ｍ２＋ｘ ｍ３
ｍ１ ｍ２ ｍ３









＋ｘ

＝３ （１５）

式中：ｒａｎｋ（）表示矩阵的秩。
通过仿真实验证明，当取匝数比 ｘ＝２时，可

保证式（１５）在任何状态下均成立。此时，解矩阵
方程式（１４）可得到电流传感器重新排布后的三
相电流解算值 ｉａｓ、ｉｂｓ、ｉｃｓ。

电流传感器重新配置后，相电流解算值和相

电流真实值仿真波形如图 ６所示，结果验证了配
置方案的有效性。
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图 ６　相电流解算结果

Ｆｉｇ．６　Ｐｈａｓｅｃｕｒｒｅｎｔｓｏｌｕｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

２．２　故障特征分析
为便于说明本文提出的故障诊断方法，将电

机运行中各相单独励磁的工作区间分别命名为

ＡＩ、ＢＩ、ＣＩ。
考虑到三相 ＳＲＭ中 Ａ→Ｂ→Ｃ的导通顺序及

导通角重叠的情况，在区间 ＡＩ、ＢＩ、ＣＩ中，有

ＡＩ＝
１ θ∈ ［θＣｏｆｆ，θＢｏｎ］且 ＳＳ１ ＝１

０{ 其他

ＢＩ＝
１ θ∈ ［θＡｏｆｆ，θＣｏｎ］且 ＳＳ３ ＝１

０{ 其他

ＣＩ＝
１ θ∈ ［θＢｏｆｆ，θＡｏｎ］且 ＳＳ５ ＝１

０{















其他

（１６）

式中：ＡＩ、ＢＩ、ＣＩ分别为定义的 Ａ、Ｂ、Ｃ相的区间变
量；θｋｏｎ和 θｋｏｆｆ分别为第 ｋ相的开通角和关断角。

式（１６）表明，只要区间变量为１，表示转子位
置处于对应相的单独励磁区间。

由 ＳＲＭ工作原理可知，电机正常运行时，当
Ｃ相单独导通时，ｉａ必然为０，即 ＣＩ＝１是 ｉａ＝０的
充分条件：

ＣＩ＝１ｉａ ＝０ （１７）
将式（１７）代入到式（６）中，再用式（７）减

式（６）、式（８）减式（６）可得

ｉｂ ＝
１
２
（ｉＬＢ －ｉＬＡ）

ｉｃ ＝
１
２
（ｉＬＣ －ｉＬＡ{ ）

（１８）

同理可得，在正常状态下，区间 ＡＩ和 ＢＩ中检
测电流和相电流之间的关系如表１所示。

以 Ａ相为例说明故障诊断及器件的定位方
法。令

λ１ ＝
１
２
（ｉＬＡ －ｉＬＢ）＝ｉａ－ｉｂ （１９）

图７为 Ａ相短路前后，ｉＬＡ和 λ１的仿真结果。
系统正常运行且 ＣＩ＝１时，Ｂ相两管均关断、Ｃ相

表 １　电机正常运行时单独励磁区间内电流关系

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｕｒｒｅｎｔｒｅｌａｔｉｏｎｉｎｓｅｐａｒａｔｅｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｉｎｔｅｒｖａｌ

ｄｕｒｉｎｇｎｏｒｍａｌｍｏｔｏｒｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ｉ ＡＩ ＢＩ ＣＩ

ｉｂ ０ １
２
（ｉＬＢ－ｉＬＣ）

１
２
（ｉＬＢ－ｉＬＡ）

ｉｃ
１
２
（ｉＬＣ－ｉＬＢ） ０ １

２
（ｉＬＣ－ｉＬＡ）

ｉａ
１
２
（ｉＬＡ－ｉＬＢ）

１
２
（ｉＬＡ－ｉＬＣ） ０

图 ７　Ａ相短路故障前后 λ１和 ｉＬＡ波形

Ｆｉｇ．７　λ１ａｎｄｉＬＡ ｗａｖｅｆｏｒｍｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒ

ｐｈａｓｅＡｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔ

两管均导通，此时上下续电流之差为 ０，且 ｉａ＝０，
因此ｉＬＡ＝０，λ１＝ｉａ－ｉｂ＝－ｉｂ≤０，如图 ７区域Ⅰ
所示。经过１．２节分析，当 Ａ相短路后，Ａ相绕
组受电感下降区内的旋转电动势作用，使得 ＣＩ区
间内的 ｉａ始终不为 ０，且其值大于 Ｂ相的退磁电
流。因此由式（１９）可知，Ａ相短路后的 λ１在 ＣＩ
内为正，如图７区域Ⅱ所示。

Ａ相短路后，由图 ５（ａ）所示 ＡＳＢ功率变换器
拓扑结构及式（６）传感器重新配置后输出电流的
特点可知，在 ＣＩ区间内，不同的故障器件会导致 Ａ
相电流传感器 ＬＥＭＡ的输出值不同。总结如下：
Ｓ１单独短路：ｉＬＡ ＝３ｉａ
Ｓ２单独短路：ｉＬＡ ＝ｉａ
Ｓ１、Ｓ２单独短路：ｉＬＡ ＝２ｉ

{
ａ

（２０）

因此，只需将 ｉＬＡ与绕组电流 ｉａ作对比，通过
判断二者之间的倍数关系，即可判断故障器件的

具体位置。

然而，式（１０）和式（１１）所给出的利用驱动信
号和绕组电流对续流总线电流进行逻辑表达的方

法，其正确性的前提是：功率开关管的驱动信号和

真实开关状态保持一致，即功率开关管处于无故

障状态。因此，若使电流解算值正确，则功率变换

９８０１
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器必须处于无故障状态，否则绕组电流解算结果

和真实值不再相同，即解算结果不正确，不能作为

式（２０）中对比判断的依据。因此，对于 Ａ相故障
诊断，需要在发生故障后，利用系统的实际输出

值，得到真实值 ｉａ。
考虑 Ｂ相电流传感器 ＬＥＭＢ的输出值 ｉＬＢ。在

ＣＩ区间内，由于 Ｂ相绕组在反压 －ＵＳ的作用下快
速退磁，ｉｂ迅速衰减至 ０，由式（１９）可知，λ１在 ＣＩ
区间内将迅速和 ｉａ保持一致。定义变量 λ２为

λ２ ＝ＣＩ
ｉＬＡ
λ１

（２１）

联立式（１９）～式（２１）可知，当 Ａ相无故障，

λ２始终保持为０；Ｓ１短路时，λ２将在 ＣＩ内迅速衰
减至３；Ｓ２短路时，λ２将在 ＣＩ内迅速衰减至 １；两
管同时短路时，λ２将在 ＣＩ内迅速衰减至 ２。为了
便于观测故障类型，系统在 ＣＩ区间结束时刻对

λ２进行采样，并将采样值保持至下一采样点。考
虑到一定的误差，取故障变量 Ｆ为
Ｆ＝ｉｎｔ［λ２·＠（ｎｅｇｅｄｇｅＣＩ）］ （２２）
式中：ｉｎｔ［］表示取整函数；＠（ｎｅｇｅｄｇｅＣＩ）表示 ＣＩ
的下降沿时刻。

因此，通过观测故障变量 Ｆ的输出值即可判
断故障器件，对应关系为

Ｆ＝

３ Ｓ１单独短路

１ Ｓ２单独短路

２ Ｓ１和 Ｓ２
{

同时短路

（２３）

Ｂ、Ｃ两相的故障诊断方法和 Ａ相相同，其诊
断区间分别为 ＡＩ、ＢＩ。为了在某器件短路故障后
仍能将正确的解算电流值反馈给控制器，系统将

根据故障变量Ｆ的输出值定位故障器件，并控制该
故障器件的驱动信号始终为高电平。例如，若系统

诊断开关管 Ｓ１发生短路，则令控制信号 ＳＳ１恒为高
电平。综上分析，Ａ相的诊断流程如图８所示。

图 ８　故障诊断流程

Ｆｉｇ．８　Ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｆｌｏｗｃｈａｒｔ

结合式（２１）、式（２２）可知，系统进行故障诊
断的前提是：电机在短路状态下不会发生恶劣的

堵转和飞车现象，且能达到进行故障诊断的转子

位置区间。考虑到新的电流传感器配置方案一定

程度上破坏了 ＡＳＢ功率变换器各相主电路之间
的独立性，本文经过仿真实验发现，电机在发生短

路故障后、故障定位之前，三相电流解算值和真实

值不一致，但其单独励磁区间依然存在，电机转速

波动增大，但未发生转速失控现象且满足故障诊

断的前提条件。故障定位完成后，系统保持故障

器件的驱动信号恒为高电平，三相电流解算值和

真实值再次保持一致，电机转速基本可以保持在

给定转速上下。以 Ａ相双管同时短路为例，图 ９
为故障前后仿真波形，ｔ１为故障时刻，ｔ２为完成故
障定位时刻，可见在 ｔ１～ｔ２内，电机在故障状态下
不会发生转速失控现象且满足故障诊断前提

条件。

图 ９　Ａ相双管同时短路仿真波形

Ｆｉｇ．９　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆｐｈａｓｅＡｄｏｕｂｌｅ

ｔｒａｎｓｉｓｔｏｒｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ

３　实验验证

利用一台额定功率为５５０Ｗ的三相６／４极结
构的开关磁阻样机对本文所提方案进行实验验

证。图１０为实验装置结构框图，按照所提出的电
流检测方案在指定位置安装了 ３个额定电流为
１００Ａ的 ＬＡ１００Ｐ霍尔效应电流传感器，并采用
１６位的 Ａ／Ｄ转换芯片 ＡＤ７６０６进行电流采样；为
便于观测，解算电流等输出信号使用 ＴＬＣ５６１５进
行 Ｄ／Ａ转换；位置传感器采用分辨率为 １０００脉
冲／ｒ的增量式旋转编码器 Ｅ６Ｂ２ＣＷＺ６Ｃ；控制系
统以 ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５为核心并辅以必要的高速逻
辑电路，外加驱动电路，以实现基于 ＣＣＣ系统的
模糊 ＰＩ转速闭环控制和故障诊断功能；ＡＳＢ功率
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变换器中的主开关采用 ＦＱＡ１６０Ｎ０８型的金属氧
化物半导体场效应管，并通过外部继电器来人为

控制各开关管的驱动信号，从而实现故障模拟。

控制系统框图如图 １１所示，ｎ为电机转速，ｎｒｅｆ为
参考转速。为避免电流解算中开关信号既作为闭

环系统的输出又作为输入，导致解算不准确，系统

将电流信号延迟 １个采样周期后输出，以保证系
统的稳定。以电机定、转子不对齐位置的中点为

各相转子位置的参考零点，并设定电机开通角

θｏｎ＝０°，关断角 θｏｆｆ＝２７°。实验以 Ａ相短路故障
为例进行分析，其余两相诊断方案与 Ａ相类似。

图 １０　实验结构框图

Ｆｉｇ．１０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

图 １１　控制系统框图

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍ

３．１　正常工作状态
电机的起动负载设置为 ２Ｎ·ｍ，起动转速设

置为 ６００ｒ／ｍｉｎ，在正常工作状态下，三相解算电
流波形及故障变量 Ｆ如图１２（ａ）区域Ⅰ所示。运
行稳定后设置转速突变为 ８００ｒ／ｍｉｎ，电流变化如
图１２（ａ）区域Ⅱ所示，突变时刻波形如图 １２（ｂ）
所示。转速稳定后设置负载突变为 ５Ｎ·ｍ，电流
变化如图 １２（ａ）区域Ⅲ所示，突变时刻波形如
图１２（ｃ）所示。运行过程中，故障变量 Ｆ始终为
０，可知其未因转速、负载突变干扰而发生误判，稳
定性较好。

图 １２　正常运行时转速、负载突变实验波形

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆｓｕｄｄｅｎｃｈａｎｇｅｓ

ｉｎｓｐｅｅｄａｎｄｌｏａｄｄｕｒｉｎｇｎｏｒｍａｌｏｐｅｒａｔｉｏｎ

３．２　Ｓ１短路故障
转速闭环控制条件下，给定参考转速为

１０００ｒ／ｍｉｎ，负载为２Ｎ·ｍ，上开关管 Ｓ１发生短
路前后的波形如图１３所示。由图 １３（ａ）可知，Ｓ１
短路导致 Ａ相绕组无法快速退磁，ｉａ始终不为 ０。
故 ＣＩ区间内，ＬＥＭＡ 的输出 ｉＬＡ为 Ａ相的短路电
流。此时，λ１输出值大于 ０，表示 ｉａ大于 ｉｂ，Ａ相
发生短路故障。Ｓ１短路后，ｉａ在 Ａ相关断区间经
Ｓ１和 Ｄ２续流，ＬＥＭＡ 在区间 ＣＩ内的输出电流
ｉＬＡ＝３ｉａ。随着 Ｂ相快速退磁，ｉｂ快速衰减至０，由
式（２１）可知在 ＣＩ区间内的 λ２衰减至３。利用 ＣＩ
的下降沿触发系统对 λ２进行采样，将采样值赋值
给故障变量 Ｆ并保持至下一采样点，Ｆ输出为 ３，
指示 Ｓ１短路。又由于图 １３（ａ）中非负 λ２首次出
现在 ＣＩ的上升沿时刻，表明此时 Ｓ１已经短路，且
前一 ＣＩ下降沿时刻的 λ２为 ０，表明前一 ＣＩ下降
沿时刻之前 Ａ相未发生短路故障，因此故障必在
图中“×”区域内发生。

１９０１
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图 １３　Ｓ１短路故障实验波形

Ｆｉｇ．１３　Ｓ１ｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｗａｖｅｆｏｒｍ

此外，为进一步证明诊断方案的正确性，系统

加装了一个电流检测模块对 Ａ相绕组电流进行
检测，图１３（ｂ）为故障前后 Ａ相电流波形，ｉａｓ、ｉａ
和 ｉａｅｒｒ分别为 Ａ相绕组电流解算值、真实值和二
者之差。由理论分析可知，相电流被正确解算的

前提条件为开关管的驱动信号和其开关状态保持

一致，因此当 Ｓ１发生短路故障，其在低电平驱动
信号作用下仍为闭合状态，导致 ｉａｅｒｒ大于 １０Ａ。
当故障被正确诊断后，系统控制 Ｓ１的驱动信号恒
为高电平，此时 Ｓ１的驱动信号和开关状态再次一
致，因此 ｉａｅｒｒ在系统完成诊断后恢复至接近 ０的
值，表示故障定位正确。

３．３　Ｓ２短路故障
设置电机工况和 Ｓ１短路故障实验相同，位置

导通管 Ｓ２发生短路故障的波形如图 １４所示。由
图１４（ａ）知，λ１＞０，表征 Ａ相发生短路，这是由于
Ａ相无法在反向电压作用下实现快速退磁，ＣＩ区
间内的 ＬＥＭＡ输出值 ｉＬＡ始终不为 ０导致。和斩
波管 Ｓ１短路不同的是，Ｓ２短路后，零电压续流回
路由 Ｓ２、Ｄ１组成，在新的电流传感器配置方案下，
由式（６）可知，ＬＥＭＡ输出值和绕组电流 ｉａ相同，
随着 ＣＩ内 ｉｂ的衰减，λ２迅速衰减至 １，故障变量
Ｆ输出值为 １，此时系统指示 Ｓ２发生短路故障。
与３．２节分析类似，故障必在图 １４（ａ）中“×”区
域内发生。图１４（ｂ）中，ｉａｅｒｒ出现较大的下降表示
Ｓ２已经发生短路，其常闭状态和低电平驱动信号
不一致。当 ｉａｅｒｒ再次恢复至０附近时，表示电流解
算正确，可证明故障定位准确。

图 １４　Ｓ２短路故障实验波形

Ｆｉｇ．１４　Ｓ２ｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｗａｖｅｆｏｒｍ

３．４　双管短路故障
图１５为 Ｓ２、Ｓ１先后发生短路故障前后的实

验波形。Ｓ２短路后，控制系统采取 ２个动作，一
是在 ＣＩ的下降沿对 λ２进行采样，将采样值赋值
给故障变量 Ｆ，定位故障器件；二是根据 Ｆ＝１，控
制 ＳＳ２≡１，保证电流解算正确。当 Ｓ２也短路后，Ａ
相始终为励磁状态，导通区间内，绕组在电源电压

作用下进行励磁，关断区间内，在旋转电动势和电

图 １５　双管先后短路故障实验波形

Ｆｉｇ．１５　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｗａｖｅｆｏｒｍｓｏｆｄｏｕｂｌｅｓｗｉｔｃｈ

ｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｓｈｏｒｔｃｉｒｃｕｉｔｆａｕｌｔ
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　第 ６期 王熔基，等：基于区间电流的 ＳＲＭ功率变换器短路故障诊断

源电动势的共同作用下励磁。由图 １５（ａ）可知，
在本文所提出的电流传感器配置方案下，在 ＣＩ区
间内，上下续电流之差为 ０，ｉＬＡ ＝２ｉａ，λ２快速衰
减至２，在 ＣＩ下降沿时刻 Ｆ输出值为 ２，表征 Ｓ１
和 Ｓ２同时发生短路故障，且两故障时刻分别在图
中“×１”和“×２”区域内，实验结果和理论分析一
致。同样，由图 １５（ｂ）可知，ｉａｅｒｒ先下降至 －１０Ａ
以下，表示 Ｓ２故障后电流解算不正确，而后 ｉａｅｒｒ恢
复至０，表示系统对 Ｓ２短路故障定位正确；ｉａｅｒｒ再
次上升，表示 Ｓ１故障再次使电流解算错误，短暂
延迟后，ｉａｅｒｒ第二次恢复至 ０附近，表示系统对 Ｓ１
短路故障定位正确。ｉａｅｒｒ的变化证明了所提出的
诊断方案的正确性，但同时注意到，双管短路状态

下相电流解算的误差变大。

４　结　论

在重新配置电流传感器检测位置的基础上，

本文以非对称半桥式功率变换器为研究对象，提

出了一种基于特定转子位置区间内电流分析的开

关磁阻电机在线故障诊断方法，仿真和实验验证

了所提方法的有效性。

１）电流传感器重新配置后，电流解算值和真
实值相同，可保证系统的正常运行。

２）在故障相的前一相的单独励磁区间内，利
用电流传感器输出值之比可检测故障，并可通过

故障变量输出值对各相 ３种短路故障进行准确
定位。

３）故障变量对负载转矩和转速变化均具有
较好的鲁棒性。

４）无需额外硬件，成本较低。
５）方法通用性较好，不受电机相数及控制方

式的限制，有良好的实用价值。

　　致谢　感谢空军工程大学航空工程学院电气
实验室所有教员和学生对本文提供的支持。
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过站航班地面保障过程动态预测

王立文１，李彪１，２，邢志伟２，，刘洪恩２，罗谦３
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　　摘　　　要：过站航班地面保障过程预测是机场协同决策系统的重要功能。针对目前无
法实现过程精细化动态预测且精度较低的问题，提出了一种基于贝叶斯网络的过站航班地面

保障过程动态预测方法。建立了地面保障过程贝叶斯网络模型，设计了基于航班属性的初始

样本空间生成算法，结合高斯核概率密度估计构建了地面保障过程动态预测方法。某枢纽机

场实际数据的仿真结果表明：所提方法在充分考虑航班运行属性的基础上实现了各保障节点

的动态预测，其平均绝对误差仅为２．２２４１ｍｉｎ，均方根误差相比其他方法低近２ｍｉｎ，能够为机
场运行短时战术组织提供客观的决策依据。

关　键　词：航空运输；动态预测；地面保障过程；贝叶斯网络；航班属性；核概率密度
估计

中图分类号：Ｖ３５１；ＴＰ１８１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１０９５１０

　　随着近年来航空运输量持续平稳增长，航班
高密度运行已成为常态。地面保障过程作为过站

航班运行的核心部分，传统面向时间窗的固定运

行模式已无法适应未来智慧机场发展趋势，因此

其过程的动态精确预测成为实现航班精细化管理

的关键问题
［１］
。

地面保障指过站航班从上轮挡到撤轮挡

２个保障节点之间以旅客、货邮、航空器为核心
的服务过程，目前国内外关于地面保障过程预

测主要针对诸如上客持续
［２］
或撤轮挡

［３］
等单个

环节或节点的静态预测，主要采用的方法包括

线性回归、分布拟合、启发式算法
［４６］
。罗谦

等
［７］
从机场运行整体出发，建立了地面保障过

程Ｐｅｔｒｉ网模型，并结合神经网络开展无监督学
习，实现了机场运行的协同决策，但并未对地面

保障过程的细节问题展开详细的论证和设计。

Ｂａｒｒａｔｔ等［８］
从战术组织的角度上设计了基于航

空器时空位置数据的地面保障过程概率学习模

型，在高斯混合模型基础上实现地面保障过程

的无监督分类学习，但模型的动态性和收敛性

较差。Ｃｈａｔｉ和 Ｈａｍｓａ［９］在开展戴高乐机场运行
保障关联分析后，结合强化学习预测了航班保

障时间和滑出时间。邢志伟等
［１０］
基于动态贝叶

斯网络估计航班离港过程，虽涉及部分保障节

点，但其模型的描述、概率推理过程及估计精确

性有待改善。

为解决上述问题，本文设计了面向过站航班

地面保障过程拓扑结构的贝叶斯网络（Ｂａｙｅｓｉａｎ
Ｎｅｔｗｏｒｋｓ，ＢＮ）模型［１１］

，提出了基于贝叶斯网络

及非参数概率密度估计
［１２］
与推理的地面保障过

程动态预测方法，并结合机场实际运行保障数据

进行仿真验证。

qwqw
新建图章
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１　地面保障过程分析与建模

１．１　过程分析
地面保障是航班过站的重要过程之一，主要

包括航空器停靠机位阶段所有保障环节，可分为

机务巡检、添加航油、客舱服务、货舱服务 ４个子
并行过程，而客舱服务又包括了垃圾处理、配餐、

清洁等并行子过程。标准过站航班地面保障过程

如图１所示。整个过站航班地面保障过程必须严

格按照机场飞行区地面运行流程和标准执行，各

项服务环节之间存在一定的因果关联，且受地面

保障特种设备配置、调度时间与路径、航班队列排

序等条件约束。如果某个航班的某个保障环节出

现问题，极有可能造成整个机场的大面积延误，同

时与航线性质、机型、停机位、高峰小时、航司是否

驻场等因素相关。综上，航班地面保障过程是一

个多种保障资源协同、严格时间窗限制、复杂条件

约束的多模态过程问题
［１３１５］

。

图 １　过站航班地面保障过程

Ｆｉｇ．１　Ｇｒｏｕｎｄｓｕｐｐｏｒｔｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒｔｒａｎｓｉｔｆｌｉｇｈｔ

　　由实际过程和相关标准将各保障环节事件
化，做如下理想化处理：

１）实际保障过程中，轮挡、廊桥、舱门 ３项操
作存在一定的同步性和短时连续性，因此将其视

为１项保障环节。
２）由于各保障环节起始时刻受外部影响较

大，且不能直接反映保障过程的演化，不考虑其耦

合的影响，同时忽略保障资源配置和调度对整体

产生的传播效应。

３）不考虑空管塔台航班进／离港动态队列排
序对地面保障过程的调整和修正，同时不考虑航

班始发或终到的地面保障过程。

理想化后的航班地面保障过程网络拓扑结构

如图２所示。图中：ｘ１为上轮挡、对接廊桥、开启
舱门；ｘ２为下客结束；ｘ３为清洁结束；ｘ４为垃圾车
作业完成；ｘ５为配餐完成；ｘ６为添加航油完成；ｘ７
为上传配载舱单；ｘ８为机务巡检确认；ｘ９为机组
允许上客；ｘ１０为上客结束；ｘ１１为撤离廊桥、关闭舱
门、撤轮挡。

１．２　地面保障过程贝叶斯网络模型
贝叶斯网络模型作为系统性描述随机事件因

果关系的重要方法之一，常用于军事决策、医疗诊

图 ２　地面保障过程网络拓扑

Ｆｉｇ．２　Ｎｅｔｗｏｒｋｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｇｒａｐｈｏｆｇｒｏｕｎｄｓｕｐｐｏｒｔｐｒｏｃｅｓｓ

断、系统辨识等领域，随着信息的不断丰富和知识

结构的图谱化，其应用场景也会不断扩大
［１６］
。

图２的网络拓扑结构可将航班地面保障过程视为
一个具有固定结构且随着时间演化的贝叶斯网络

模型，其中上轮挡节点 ｘ１为根节点，且不包含
回环。

对于 ｘ１的子节点 ｘｉ（ｉ＝２，７，８），存在如下条
件概率：

ｐ（ｘｉ ｘ１）＝
ｐ（ｘ１，ｘｉ）
ｐ（ｘ１）

　　ｉ＝２，７，８ （１）

式中：ｐ（ｘ１，ｘｉ）为节点 ｘ１与子节点 ｘｉ同时发生的
联合概率；ｐ（ｘ１）为上轮挡节点 ｘ１发生的先验

６９０１
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概率。

对于以 ｘ２为父节点的 ｘｉ（ｉ＝３，４，５，６），存在
如下条件概率：

ｐ（ｘｉ ｘ１，ｘ２）＝
ｐ（ｘ１，ｘ２，ｘｉ）
ｐ（ｘ１，ｘ２）

　ｉ＝３，４，５，６ （２）

式中：ｐ（ｘ１，ｘ２，ｘｉ）为节点 ｘ１，ｘ２，ｘｉ（ｉ＝３，４，５，６）
同时发生的联合概率；ｐ（ｘ１，ｘ２）为上轮挡和下客
结束节点均已发生的先验概率。

对于 ｘ３，ｘ４，ｘ５，ｘ６，ｘ８共同的子节点 ｘ９，存在
如下条件概率：

ｐ（ｘ９ ｘ１，ｘ２，…，ｘ６，ｘ８）＝
ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ６，ｘ８，ｘ９）
ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ６，ｘ８）

（３）
式中：ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ６，ｘ８，ｘ９）为过站航班地面核心
保障节点 ｘ１，ｘ２，…，ｘ６，ｘ８，ｘ９同时发生的联合概
率；ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ６，ｘ８）为所有节点 ｘ９的祖先节点
均已发生的先验概率。

同理，对于 ｘ６，ｘ７，ｘ９共同子节点 ｘ１０，存在如
下条件概率：

ｐ（ｘ１０｜ｘ１，ｘ２，…，ｘ９）＝
ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ１０）
ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ９）

（４）

式中：ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ１０）为节点 ｘ１，ｘ２，…，ｘ１０同时发
生的联合概率；ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ９）为节点 ｘ１０的所有
祖先节点均已发生的先验概率。

对于叶节点 ｘ１１，存在如下条件概率：

ｐ（ｘ１１ ｘ１，ｘ２，…，ｘ１０）＝
ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ１１）
ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ１０）

（５）

式中：ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ１１）为保障过程所有节点同时
发生的联合概率；ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘ１０）为除叶节点 ｘ１１
外所有航班地面保障过程贝叶斯网络中的节点均

已发生的先验概率。

根据航班地面保障过程演化规律和分布情

况，地面保障贝叶斯网络模型理想化为 ６条具有
相关节点的马尔可夫链，由于各节点之间条件独

立，由链式法则得

ｐ（ｘ１，ｘ２，…，ｘｊ）＝
　　ｐ（ｘ１）ｐ（ｘ２ ｘ１）…ｐ（ｘｊ ｘ１，…，ｘｊ） （６）

式中：节点 ｘｊ（１＜ｊ＜１１）为节点 ｘｉ（ｊ＜ｉ≤１１）的父
节点。

综上，得到地面保障过程事件化的贝叶斯网

络概率推理模型。

由于地面保障中的旅客服务过程同时存在并

联和串联，为保证网络模型可解析，结合贝叶斯网

络动态推理相关概念
［１７］
，引入如下定理。

定理１　若节点 ｘｉ（ｉ＝８，１０，１１）存在 ｋ（１＜
ｋ≤３）个父节点，其联合先验概率为

ｐ（ｘｊ－ｋ，…，ｘｊ）＝φ（ｘτ）　ｊ－ｋ≤ τ≤ ｊ （７）
式中：ｘｊ－ｋ，…，ｘｊ为该节点的父节点，各保障节点
发生符合离散时间规律；φ（ｘτ）为父节点中最后

发生的概率
［１７１８］

。

若节点 ｘｉ（ｉ∈［１，１１］且 ｉ≠８，１０，１１）仅存在
１个父节点 ｘｊ，其先验概率为
ｐ（ｘｉ，ｘｊ）＝φ（ｘｊ） （８）
式中：φ（ｘｊ）为父节点发生的概率。

证明过程略
［１９］
。由此可动态预测过站航班

地面保障过程。

２　地面保障过程动态预测方法

随着航班运行流程的推进，地面保障过程贝

叶斯网络模型的构型发生变化，相应保障节点的

先验概率模型也会出现修正，传统参数估计无法

满足精确感知的要求，故采用核概率密度估计方

法动态求解该模型
［２０］
。

２．１　初始样本空间生成算法
初始样本空间是基于非参数概率密度估计的

地面保障过程动态预测关键环节。由机场协同决

策规范可知影响保障过程因素，得地面保障过程

的属性集合为 Ｓ＝｛ｓｌ｜ｌ＝１，２，３，４，５，６｝，ｓ１为机
型，分为小型、中型、大型机，ｓ２为航司，不同的航
司在过站机场所配置和占用的保障资源存在差

异，ｓ３为航线性质，分为国际、国内远程、国内近
程、省级航线四大类，ｓ４为机位号，同一空间区域
的保障资源调度时间基本一致，ｓ５为到达偏差，指
航班实际到达和期望的差距，ｓ６为航班密度，表示
机场的放行情况。

ｓ５ ＝
ｔａ－ｔｐ
ｔｇ

（９）

ｓ６ ＝
Ｎｂ＋Ｎａ
２ｔｇ

（１０）

式中：ｔａ为航班实际到达时刻；ｔｐ为计划到达时
刻；ｔｇ为航班到达时间窗，不同机场存在差异，一
般取１５ｍｉｎ；Ｎｂ为当前航班一定时段（３０ｍｉｎ）内
前序到达架次；Ｎａ为同一时段后序预计到达架次。

航班降落后其地面保障过程属性集合完全确

定，根据集合元素可从机场协同运行决策信息系

统的共享数据中提取样本，结合航班属性与 Ｋ近
邻思想

［２１］
生成过站航班地面保障过程的初始样

本空间，具体算法描述如下。

算法１　初始样本空间生成算法。
输入：保障过程历史样本空间 Ω，样本总数

Ｎ，样本 （ｎ）的属性集合 Ｓｎ，待预测航班保障过

７９０１
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程样本 ０（λ）属性集合 Ｓ
λ。

输出：初始样本空间 Ω０，初始样本总数 Ｎ０。
１．ｌ＝１，Ｎ０＝０
２．ｆｏｒ样本序号 ｎ∈Ｎ
３．ｉｆ（ｓｎ１＝ｓ

λ
１）

∥判别样本 （ｎ）的机型是否与待测样本

０（λ）相同

４．ｉｆ（ｓｎ２＝ｓ
λ
２）

∥判别样本 （ｎ）的航司是否与待测样本

０（λ）相同

５．ｉｆ（ｓｎ３＝ｓ
λ
３）

∥判别样本 （ｎ）航线性质是否与待测样本

０（λ）相同
６．ｉｆ（ｄ≤ξ）
∥判别样本 ｎ的机位、到达偏差、航班密度是

否在待测样本 ０（λ）的近邻范围内，ξ为近邻
半径

７．Ω０（ｌ）＝（ｎ）

∥如满足特征相似要求，样本 （ｎ）赋于初
始样本空间中

８．ｌ＝ｌ＋１
∥初始样本空间样本序号加１
９．ｅｎｄｉｆ
１０．ｅｎｄｉｆ
１１．ｅｎｄｉｆ
１２．ｅｎｄｉｆ
１３．Ｎ０＝ｌ－１
１４．ｅｎｄｆｏｒ
１５．ｒｅｔｕｒｎ｛Ω０｝

∥生成初始样本空间，返回输出值
属性集中机型、航司和航线性质 ３个元素无

法量化，故用其他可量化元素优化，选用样本点间

的欧氏距离 ｄ来量化，即

ｄ＝
（ｓｎ４－ｓ

λ
４）

２

δ２
＋（ｓｎ５－ｓ

λ
５）

２＋（ｓｎ６－ｓ
λ
６）槡

２

（１１）
式中：δ为机位号的优化系数，由于机场机位号一
般取三位数来编制，δ一般为 １００。同时，近邻半
径 ξ由保障过程历史样本空间的丰富度决定［２２］

。

２．２　动态预测方法设计
根据航班地面保障过程的贝叶斯网络模型，

设计了一种基于过站航班地面保障过程演化的动

态预测方法
［２３］
，具体步骤如下：

步骤１　初始化处理。收集本场历史航班运
行保障数据，对数据清洗、删减、转换，构建历史样

本空间 Ω，并生成航班 λ的初始样本空间 Ω０。
步骤２　核概率密度估计。选用高斯核函数

对各保障节点的先验概率和联合概率进行非参数

概率密度估计，即

ｆ　^ｈ（ｙ）＝
１
Ｎ０ｈ∑

Ｎ０

ｍ＝１
Ｋ ｙ－ｙ

ｍ
ｉ( )ｈ

Ｋ（ｙ）＝ １
２槡π
ｅｘｐ －１

２
ｙ( )









 ２

（１２）

式中：ｙｍｉ为初始样本 ｍ保障节点 ｉ的时刻值；ｈ为
自适应带宽；Ｋ（ｙ）为高斯核函数。

步骤３　概率推理。根据航班地面保障过程
贝叶斯网络进行条件概率推理，以条件概率最大

值的保障节点时刻作为初始预测值。

步骤４　过程演化。随着航班 λ保障节点的
更新其预测值被实际值代替，相应保障节点关联

的先验概率及地面保障过程贝叶斯网络结构发生

变化，重新条件概率推理后各节点时刻的概率模

型改变。

步骤５　优化初始样本空间。根据当前更新
节点 ｉ的实际值优化地面保障过程的初始样本空
间，删除航班 λ与实际节点时刻的相对误差 ｅ（ｍ，
λ）大于５０％的样本点，即

ｅ（ｍ，λ）＝
ｙｍｉ －ｙ

λ
ｉ

ｙλｉ
＞０．５ （１３）

式中：ｙλｉ为航班 λ保障节点 ｉ的实际时刻。
综上可得即将发生的地面保障节点经优化后

用于开展动态概率推理的样本空间。

步骤 ６　预测更新。随着保障过程的推进，
重复步骤３～步骤５，从而动态预测并更新各节点
的时刻值，直至航班 λ完成撤轮挡推出。

３　实验与分析
仿真验证数据来源于国内某枢纽机场部署的

机场协同决策系统中的航班运行过程共享数据，

如表１和表２所示。
表 １　过站航班运行过程属性

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｐｅｒａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓａｔｔｒｉｂｕｔｅｓｆｏｒｔｒａｎｓｉｔｆｌｉｇｈｔｓ

字段 属性

航司代码 ＣＡ
执飞日期 ２０１９０５１０
机位　　 ２４０
预计到达 １４：１３
前序架次 ９
航班号　 １７９６
机型　　 Ｂ７３８
航线性质 国内远程

实际到达 １４：２５
后序架次 １２

８９０１
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　　由该机场某航季的航班运行保障数据作为历
史样本空间开展过站航班地面保障过程的动态预

测
［２４］
。首先，当该过站航班到达后得到地面保障

过程属性集合，并生成初始样本空间，结果如图 ３
所示，其中近邻半径 ξ取０．５。

表 ２　过站航班运行过程共享时刻数据

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｈａｒｅｄｔｉｍｅｄａｔａｏｆｏｐｅｒａｔｉｏｎ

ｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒｔｒａｎｓｉｔｆｌｉｇｈｔｓ

保障节点 过程时刻

上轮挡　　　 １４：３０
下客结束　　 １４：３８
机上清洁结束 １４：４７
垃圾完成　　 １４：４９
配餐完成　　 １４：４５
添加航油完成 １４：５１
货舱配载上传 １４：５５
允许上客发布 １５：５７
机务巡检确认 １４：２５
上客结束　　 １５：１６
撤轮挡　　　 １５：１９
实际起飞　　 １５：３１

图 ３　初始样本空间生成结果

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｎｉｔｉａｌｓａｍｐｌｅｓｐａｃｅ

３．１　保障过程仿真实验
由生成的初始样本空间开展过站航班地面保

障各节点结束时刻的核概率密度估计，得到各保

障节点的先验概率模型，其中上轮挡、下客结束、

上客结束、撤轮挡 ４个关键保障节点结束时刻的
先验概率模型如图４所示。

根据历史数据得到各保障节点的先验概率模

型，并基于保障过程贝叶斯网络模型开展概率推

理，以条件概率最大值的对应结束时刻作为各节

点初始预测结果如图５所示。
同理，根据节点的演化更新保障过程贝叶斯

网络发生变化，相应未完成节点的条件概率模型

也发生变化，添加航油完成和允许上客 ２个节点
的条件概率模型演化过程如图６所示。

根据航班地面保障贝叶斯网络的动态演化和

概率推理开展地面保障过程的动态预测，综上能

图 ４　关键保障节点先验概率模型

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｉｏｒｋｅｒｎｅｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｏｆｋｅｙｓｕｐｐｏｒｔｎｏｄｅｓ

够实现地面保障过程 １１个关键保障节点过程的
动态预测，预测结果表示为各节点预测时刻与航

班实际到达时刻的差值，单位用 ｍｉｎ来表示，详细
保障过程预测结果如表３所示。
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图 ５　航班到达后的保障过程初始预测结果

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｉｔｉａｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｕｐｐｏｒｔ

ｐｒｏｃｅｓｓａｆｔｅｒｆｌｉｇｈｔａｒｒｉｖａｌ

图 ６　保障节点条件概率模型样例

Ｆｉｇ．６　Ｓａｍｐｌｅｏｆｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｓｕｐｐｏｒｔｎｏｄｅｓ

表 ３　单航班动态预测结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｓｉｎｇｌｅｆｌｉｇｈｔ

保障节点
初始预测

时间／ｍｉｎ

最终预测

时间／ｍｉｎ

实际时间／

ｍｉｎ
ｘ１ ５．２ ５．２ ５
ｘ２ １４．５ １４．１ １３
ｘ３ ２５．４ ２４．１ ２２
ｘ４ ２４．１ ２８．６ ２４
ｘ５ １７．７ １９．２ ２０
ｘ６ ２３．３ ２５．８ ２６
ｘ７ ３２．５ ３２．７ ３０
ｘ８ ２２．８ ２２．７ ２３
ｘ９ ２９．１ ３５．９ ３２
ｘ１０ ４５．４ ４３．８ ４１
ｘ１１ ５１．０ ５４．５ ５４

　　由于在过站航班地面保障贝叶斯网络模型概
率推理和演化时生成的样本考虑了航线性质、航

司、机型、机位、航班到达情况及航班密度，在预测

时可以忽略多密度之间的相互影响，地面保障过

程的预测可单独考虑。

因此，选择５０个过站航班的地面保障过程数
据，根据２．２节的步骤开展预测，各航班中的 ４个
关键保障节点预测结果如图７所示。

图 ７　多航班关键保障节点预测结果

Ｆｉｇ．７　Ｋｅｙｓｕｐｐｏｒｔｎｏｄｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｍｕｌｔｉｆｌｉｇｈｔ
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３．２　结果分析
首先分析单航班的预测结果，分别计算各保

障节点的平均绝对误差 ＭＡＥ和平均相对误差
ＭＲＥ，即

ＭＡＥ＝
∑
Ｍ

ｉ＝１
Ｘｉ－Ｘ^ｉ

Ｍ
（１４）

ＭＲＥ＝∑
Ｍ

ｉ＝１

Ｘｉ－Ｘ^ｉ

Ｘ^ｉ
Ｍ （１５）

式中：Ｘｉ和 Ｘ^ｉ分别为各地面关键保障节点的第 ｉ
次实际值和预测值；Ｍ为该节点的预测次数。

上述单航班地面保障过程预测结果的 ＭＡＥ
和 ＭＲＥ的结果如表 ４所示。可知，所有节点
ＭＡＥ的均值为２．２２４１ｍｉｎ，标准差为１．３９３９，表
明结果能够满足保障过程预测的要求，且所有

ＭＡＥ稳定控制在机场运行决策组织要求的最低
容限５ｍｉｎ以内；ＭＲＥ的均值为 ０．０８６９，小于规
定的０．１５，符合机场运行相关标准的要求。

为了进一步验证预测方法的稳定性和精确

性，对本节的５０个航班地面保障过程预测结果进
行分析，计算各关键保障节点的平均绝对百分误

差 ＭＡＰＥ，即

ＭＡＰＥ＝ １
Ｎ′∑

Ｎ′

ｊ＝１

Ｙｊ－Ｙ^ｊ
Ｙｊ

×１００ （１６）

式中：Ｎ′为预测航班总数；Ｙｊ为航班 ｊ某个保障节

点的实际值；Ｙ^ｊ为航班 ｊ某个保障节点所有预测
值的平均值，即

Ｙ^ｊ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
Ｘ^ｉ Ｍ （１７）

上述多航班预测值的 ＭＡＰＥ计算结果如图 ８
所示。

表 ４　单航班预测误差分析结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅｆｌｉｇｈｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

保障节点 ＭＡＥ／ｍｉｎ ＭＲＥ

ｘ１ ０．２４７５ ０．０４９５

ｘ２ １．２８５１ ０．０９８９

ｘ３ ４．０５３５ ０．１８４２

ｘ４ ２．４９５３ ０．１０４０

ｘ５ １．８９２３ ０．０９４６

ｘ６ ０．９５２５ ０．０３６６

ｘ７ ３．８１６２ ０．１２７２

ｘ８ ０．８９４７ ０．０３８９

ｘ９ ２．５６１９ ０．０８０１

ｘ１０ ４．４４１９ ０．１０８３

ｘ１１ １．８２４４ ０．０３３８

图 ８　多航班预测误差分析结果

Ｆｉｇ．８　Ｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍｕｌｔｉｆｌｉｇｈｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

　　由图 ８可知，ＭＡＰＥ的均值为 ２．９３１３，且所
有节点结束时刻的 ＭＡＰＥ均小于其预测模型精
度要求标准线（ＳｔａｎｄａｒｄＬｉｎｅ），固定值 １０的基础
上随着保障过程的演化预测模型表现越好，满足

预测精度的要求。

３．３　对比分析
对于过站航班地面保障过程的微观过程，选

择改变各节点结束时刻的先验概率密度估计方式

开展保障过程动态预测
［１０］
，比较 ２种方法各节点

结束时刻预测的均值，结果如图９所示。
根据分析可知，直方图估计会导致各节点结

束时刻概率模型的均值发生某种程度的向右偏

移，导致预测精度降低。

从多个航班的角度选择与深度神经网络
［２５］
作

图 ９　单航班内部过程预测结果对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｓｉｎｇｌｅ

ｆｌｉｇｈｔｉｎｔｅｒｎａｌｐｒｏｃｅｓｓ
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对比，由于深度神经网络方法无法感知保障过程

的微观演化，比较 ２种方法的过站航班地面保障
过程中撤轮挡时刻，如图１０所示。

图 １０　多航班撤轮挡时间预测对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｆｌｉｇｈｔｏｆｆｂｌｏｃｋｔｉｍｅ

同时，分别计算 ２种方法的均方根误差
ＲＭＳＥ和希尔不等系数 ＴＩＣ，即

ＲＭＳＥ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
（Ｙｊ－Ｙ^ｊ）槡

２
（１８）

ＴＩＣ＝

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
（Ｙｊ－Ｙ^ｊ）槡

２

１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
Ｙ^２

槡 ｊ ＋
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
Ｙ２

槡 ｊ

（１９）

式中：Ｙ^ｊ为航班 ｊ某个保障节点结束时刻的预
测值。

计算结果如表５所示。
表 ５　预测精度参数对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

方法 ＲＭＳＥ／ｍｉｎ ＴＩＣ

贝叶斯网络演化 ０．９９８１ ０．００９６

深度神经网络　 ２．９２１７ ０．０２９７

　　由表５可知，贝叶斯网络演化方法比传统深
度神经网络的 ＲＭＳＥ低１．９２３６ｍｉｎ，且表征结果
精度的 ＴＩＣ低 ０．０２０１。同时计算 ２种方法的拟
合优度 Ｒ２即

Ｒ２ ＝１－
∑
Ｎ

ｊ＝１
（Ｙｊ－Ｙ^ｊ）

２

∑
Ｎ

ｊ＝１
（Ｙｊ－Ｙ^ｊ）

２＋∑
Ｎ

ｊ＝１
（Ｙ^ｊ－珔Ｙｊ）

２

（２０）

式中：珔Ｙｊ为航班 ｊ某个保障节点的实际均值。计

算可知，贝叶斯网络演化方法的 Ｒ２为０．８９６７，传
统深度神经网络的为０．８３５１，相比之下前者的拟
合优度更趋近于１，预测方法更加稳定。

综上可知，表明本文方法能够满足保障过程

预测的基本要求。

４　结　论

通过系统性分析过站航班地面保障过程并结

合机场运行保障的共享数据，展开对地面保障过

程动态预测的探究，研究表明：

１）传统的贝叶斯网络模型适用于关联事件
网络的预测，需要针对过站航班地面保障过程的

实际情况进行优化。

２）过站航班地面保障过程受航线性质、航
司、机型、机位、航班到达情况、航班密度６个因素
约束，因此作为相似特征生成支撑概率推理和演

化的初始样本空间。

３）随着过站航班地面保障过程的推进，其运
行态势和精度会发生改变，需要根据实际和最终

预测的相对误差优化样本空间，达到提升未更新

保障节点预测结果的精度。

过站航班地面保障过程受旅客出行效用、综

合交通运力、航班运行多重因素限制，影响预测精

度的原因错综复杂。本文所提出的动态预测方法

只考虑了航班运行保障的相似特征作为预测的基

础，因此尚存在一定不足。下一步将在空港综合

交通运行态势监测系统平台的基础上，优化贝叶

斯网络感知机理，提升对地面保障过程的微观感

知能力和预测精度。
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ｐｏｒｔｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＢａｙｅｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．ＡＢａｙｅｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｏｆｇｒｏｕｎｄｓｕｐｐｏｒｔｐｒｏｃｅｓｓ
ｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｓａｍｐｌｅｓｐａｃｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔａｔｔｒｉｂｕｔｅｓｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｄｙｎａｍｉｃ
ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｇｒｏｕｎｄｓｕｐｐｏｒｔｐｒｏｃｅｓｓｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｎｃｏｎｊｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈＧａｕｓｓｉａｎｋｅｒｎｅｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ
ｄｅｎｓｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅａｃｔｕａｌｄａｔａｏｆａｈｕｂａｉｒｐｏｒｔ，ｉｔｉｓｓｈｏｗｎｔｈａｔｔｈｅ
ｍｅｔｈｏｄｒｅａｌｉｚｅｓｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｓｕｐｐｏｒｔｎｏｄｅｂａｓｅｄｏｎｆｕｌｌｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｏｐｅｒａｔｉｏｎａｔ
ｔｒｉｂｕｔｅｓ．Ｔｈｅａｖｅｒａｇｅａｂｓｏｌｕｔｅｅｒｒｏｒｏｆｅａｃｈｎｏｄｅｉｓｏｎｌｙ２．２２４１ｍｉｎ，ａｎｄｔｈｅｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｉｓａｂｏｕｔ
２ｍｉｎｌｏｗｅｒｔｈａｎｏｔｈｅｒｍｅｔｈｏｄｓ，ｗｈｉｃｈｃｏｎｆｉｒｍｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｃａｎｐｒｏｖｉｄｅａｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｂａ
ｓｉｓｆｏｒｔｈｅｓｈｏｒｔｔｅｒｍｔａｃｔｉｃａｌｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｏｆａｉｒｐｏｒｔｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ；ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ；ｇｒｏｕｎｄｓｕｐｐｏｒｔｐｒｏｃｅｓｓ；Ｂａｙｅｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋ；ｆｌｉｇｈｔａｔ
ｔｒｉｂｕｔｅｓ；ｋｅｒｎｅｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００６２９１５：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６２９．１５０７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＹＦＢ１６０１２００）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａＣｈｉｎａＣｉｖｉｌ

ＡｖｉａｔｉｏｎＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎＪｏｉｎｔＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄ（Ｕ１５３３２０３）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ
（ＳｐｅｃｉａｌｆｏｒＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ）（３１２２０１９０９４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃａｕｃ＿ｘｚｗ＠１６３．ｃｏｍ
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基于 ＤＬａｔＬＲＲ与 ＶＧＧＮｅｔ的红外与
可见光图像融合

沈瑜，陈小朋
（兰州交通大学 电子与信息工程学院，兰州 ７３００７０）

　　摘　　　要：针对红外与可见光图像融合中特征损失严重、显著目标不突出的问题，提出
了一种低秩表示分解与深度神经网络相结合的图像融合算法。首先，对源图像进行潜在低秩

表示分解（ＤＬａｔＬＲＲ），得到相应的低秩部分、显著部分及稀疏噪声。然后，分别采用 １６层的
ＶＧＧＮｅｔ模型和联合特征加权算法对低秩部分与显著部分进行融合，舍弃二者的稀疏噪声。
最后，对融合得到的低秩部分和显著部分进行图像重建，得到最终的融合图像。实验结果表

明：与其他算法进行比较，所提算法能够对图像的深层次细节特征进行融合，突出场景中的感

兴趣区域，且融合图像的相关差异和、结构相似性、线性相关度等多种客观指标均有所提升，提

升最大值分别为０．７３、０．１５、０．１１，噪声产生率的最大缩减值为０．０４１２。
关　键　词：图像处理；图像融合；潜在低秩表示分解（ＤＬａｔＬＲＲ）；ＶＧＧＮｅｔ；联合特征加权
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１０５１０

　　图像融合作为信息融合技术的一个重要分
支，能够整合多幅图像所包含的有效信息，得到空

间分辨率与光谱分辨率较高的融合图像
［１］
。可

见光传感器所成图像空间分辨率高、背景信息丰

富，但是成像易受环境影响；红外传感器所成的图

像虽然质量差，但是成像稳定。二者在时空上的

相关性与场景描述时的信息互补性为其融合提供

了可能
［２３］
。

目前，国内外众多学者对红外与可见光图像

融合算法进行了研究。基于滤波的图像融合采用

滤波算法将图像分解为不同的图像层，通过分层

融合实现红外与可见光图像的融合。Ｋｕｍａｒ［４］采

用交叉双边滤波提取源图像的细节图像，根据其

水平与垂直方向的信息强度计算归一化权重系

数，可用于多种类型图像的融合。Ｌｉ等［５］
采用均

值滤波将图像分解为基础层与细节层，结合引导

滤波获取的权重图进行分层融合，融合图像具有

良好的视觉效果。基于变换域的图像融合采用多

尺度几何变换将图像分解为不同的子带，通过子

带的融合实现红外与可见光图像的融合。蔡怀宇

等
［６］
通过非下采样轮廓波变换（ＮＳＣＴ）对图像进

行分解，结合直觉模糊集与区域对比度设定融合

规则，能够有效保留图像的边缘信息。江泽涛

等
［７］
通过非下采样剪切波变换（ＮＳＳＴ）对图像进

行分解，结合脉冲耦合神经网络（ＰＣＮＮ）设计融
合算法，解决了融合图像背景缺失的问题。邓辉

等
［８］
提出非下采样双树复轮廓波变换（ＮＳＤＴＣＴ）

对图像进行分解，结合空域分块法进行图像融合，

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106003&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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弥补了融合系数选择易出错的缺陷。吴东鹏

等
［９］
构造非下采样剪切波对比度变换（ＮＳＳＣＴ）

对图像进行分解，通过信息互补与显著性增强对

子带进行融合，克服了融合图像对比度低的缺点。

基于稀疏域的图像融合采用学习字典对图像进行

稀疏表示，通过稀疏向量的融合实现红外与可见

光图像的融合。Ｌｉｕ等［１０］
提出卷积稀疏表示，指

导图像的细节层进行融合，达到保留图像细节的

目的。Ｚｈａｎｇ等［１１］
对联合稀疏表示算法的过完

备字典获取方式进行改进并制定新的融合规则，

可实现多模态图像融合。Ｌｉｕ等［１２］
在联合稀疏表

示算法框架下，整合全局显著图与局部显著图指

导图像融合，取得了不错的融合效果。

随着深度学习的兴起，新型的卷积神经网络

已逐渐渗透到图像融合领域，以其强大的自主学

习能力提取图像的深层次特征辅助图像的融

合
［１３］
。Ｌｉｕ等［１４］

将卷积神经网络与拉普拉斯金

字塔相结合设计融合算法，通过参数共享、结构相

同的孪生网络提取到的图像特征构建权重图指导

图像融合，降低了权重策略设计的复杂度。Ｌｉ和
Ｗｕ［１５］基于密集连接的方式搭建一种 ＤｅｎｓｅＦｕｓｅ
深度学习模型，通过编码解码过程实现红外与可
见光图像的融合，减少了融合过程中信息的丢失。

为了有效融合红外与可见光图像，并进一步

提升融合效果，本文提出基于潜在低秩表示分解

（ＬａｔｅｎｔＬｏｗＲａｎｋＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，
ＤＬａｔＬＲＲ）与 ＶＧＧＮｅｔ的融合算法，即通过 ＤＬａｔＬ
ＲＲ将源图像分解为低秩部分、显著部分及稀疏
噪声。为了更好地融合图像的深层次特征，提出

基于 ＶＧＧＮｅｔ的特征提取算法对低秩部分进行
融合；为了突出场景中的感兴趣区域，提出显著

度区域能量联合特征加权算法对显著部分进行
融合；为了降低噪声对融合图像的影响，舍弃二者

的稀疏噪声。对融合后的低秩部分和显著部分进

行图像重建得到融合图像，相对于其他方法具有

较为明显的优势。

１　基本理论

１．１　潜在低秩表示分解

２０１０年，Ｌｉｕ等［１６］
提出低秩表示（ＬｏｗＲａｎｋ

Ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ，ＬＲＲ）理论，在确定学习字典的情
况下，将原始数据矩阵表示为字典矩阵下的线性

组合且表示系数矩阵低秩（一般选择原始数据本

身作为字典），以达到数据的空间分割与特征提

取的目的。但是，当原始数据的抽样不足且噪声

影响较大时，该算法的有效性将会有所下降。因

此，在 ＬＲＲ的基础上提出潜在低秩表示（Ｌａｔｅｎｔ
ＬｏｗＲａｎｋＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ，ＬａｔＬＲＲ）［１７］，通过考虑
隐藏的数据信息对学习字典的影响，可以提取数

据的全局结构和局部结构，相较于 ＬＲＲ具有更强
的特征信息提取能力。

ＬａｔＬＲＲ的数学模型可分为２种情况：
１）原始数据无噪声。

ｍｉｎ
Ｚ，Ｌ

Ｚ 
＋ Ｌ 

　　ｓ．ｔ．　Ｑ ＝ＱＺ＋ＬＱ （１）
２）原始数据含噪声。

ｍｉｎ
Ｚ，Ｌ，Ｅ

Ｚ 
＋ Ｌ 

＋λ Ｅ １

　　ｓ．ｔ．　Ｑ ＝ＱＺ＋ＬＱ＋Ｅ （２）
式中：Ｑ为原始数据矩阵；Ｚ为原始数据最优的
ＬＲＲ系数矩阵；Ｌ为显著系数矩阵；Ｅ为稀疏噪声
矩阵；· 为核范数；· １为 Ｌ１范数；λ＞０为
正则化平衡参数。当 λ→ ＋∞时，式（２）无限趋近
于式（１）。

式（１）和式（２）均可看作带有核范数的凸优
化问题，由增广拉格朗日乘子（ＡＬＭ）算法求解。

当原始数据为红外与可见光图像时，本文分

别对式（２）所得的 ＱＺ与 ＬＱ进行双极性优化处
理，计算公式如下：

Ｙ＝ｍｉｎ｛ｍａｘ［Ｘ，０］，１｝ （３）
式中：Ｘ为处理前的数据；Ｙ为处理后的数据。

经过式（３）处理后得到图像的低秩部分 ＱＺ、
显著部分 ＬＱ，结合稀疏噪声 Ｅ，实现红外与可见
光图像的 ＤＬａｔＬＲＲ。ＤＬａｔＬＲＲ对图像的处理结果
如图１所示。

图 １　ＤＬａｔＬＲＲ处理结果

Ｆｉｇ．１　ＤＬａｔＬＲＲｒｅｓｕｌｔｓ

１．２　ＶＧＧＮｅｔ
经典的卷积神经网络由卷积层（Ｃｏｎｖ）、池化

层（Ｐｏｏｌ）和全连接层（ＦＣ）组成，通过卷积、池化
操作得到特征图，而后将其转换成一维向量输入

全连接层，经分类层实现二分类或多分类。ＶＧＧ
Ｎｅｔ由牛津大学 ＶｉｓｕａｌＧｅｏｍｅｔｒｙＧｒｏｕｐ提出，相较
于之前的网络，ＶＧＧＮｅｔ探索了网络深度与性能

６０１１
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之间的关系，通过反复堆叠 ３×３的卷积核和 ２×
２的最大池化层（ＭａｘＰｏｏｌ），成功构筑了 １６～１９
层深的网络

［１８］
。

ＶＧＧＮｅｔ采用５段卷积结构，每段包含２～３个
卷积层，相邻卷积层之间没有连接池化层，仅在每

段卷积的末尾处连接一个最大池化层。所有的卷

积层均采用小卷积核，不仅可以减少网络参数的

数量，还能够增加网络中的非线性单元，从而捕获

来自不同方向上像素的变化，使得网络学习特征

的能力更强，同时还可以避免大卷积核带来的参

数爆炸的影响。图像输入 ＶＧＧＮｅｔ后，按顺序经
过一系列的卷积核和池化核，提取图像中的主要

特征信息并对其进行压缩，以简化网络的计算复

杂度；经过５个连续的卷积组后，用３个全连接层
来综合卷积层提取到的图像特征，每个全连接层

之间添加随机失活，以防止过拟合与梯度消散等

问题，最终经 ｓｏｆｔｍａｘ输出结果。凭借其独特的网
络结构，ＶＧＧＮｅｔ在２０１４年的ＩｍａｇｅＮｅｔ视觉挑战赛
上分别获得定位任务第一名与分类任务第二名。

ＶＧＧ１６为 ＶＧＧＮｅｔ的一种，其网络深度为
１６层，５个卷积组依次包含２、２、３、３、３个卷积层，

共 １３个卷积层，每个卷积组后接一个最大池化
层，共５个池化层，第５个池化层之后跟３个全连
接层，最后一个全连接层之后接 ｓｏｆｔｍａｘ分类器。
当输入 ＶＧＧ１６的图像大小为 Ｎ×Ｎ时，各个卷积
层的参数及池化后输出的特征图大小如表１所示。

表 １　ＶＧＧ１６结构参数

Ｔａｂｌｅ１　ＶＧＧ１６ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

卷积组 卷积 通道数 池化 输出

１（１＿１，１＿２） ３×３，１ ６４ Ｍａｘ，２×２ Ｎ×Ｎ

２（２＿１，２＿２） ３×３，１ １２８ Ｍａｘ，２×２ Ｎ／２×Ｎ／２

３（３＿１，３＿２） ３×３，１ ２５６ Ｍａｘ，２×２ Ｎ／４×Ｎ／４

４（４＿１，４＿２，４＿３） ３×３，１ ５１２ Ｍａｘ，２×２ Ｎ／８×Ｎ／８

５（５＿１，５＿２，５＿３） ３×３，１ ５１２ Ｍａｘ，２×２ Ｎ／１６×Ｎ／１６

２　图像融合

２．１　融合步骤
设待融合的红外图像为 ＩＲ，可见光图像为

ＶＩＳ，融合后的图像为Ｆ。利用ＤＬａｔＬＲＲ＋ＶＧＧ１６
算法对图像融合时，大致可分为图像分解、图像各

部分融合、图像重建等步骤，算法的大致流程如

图２所示。

图 ２　本文算法流程

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ

２．２　基于 ＶＧＧ１６的低秩部分融合算法
低秩部分类似于源图像的平滑版本，包含图

像的大部分有效信息，为了更好地对其进行融合，

引入 ＶＧＧ１６卷积神经网络提取图像的深度特征
辅助设计融合规则。卷积层作为卷积神经网络的

基本结构之一，能够通过卷积运算提取图像的特

征，且随着卷积层数的加深，提取到的图像特征也

越来越抽象。

根据表１可知，ＶＧＧ１６网络的第５个卷积组

所提取的图像特征过于抽象，且输出的特征图尺

寸与源图像细节内容图差距过大，因此本文算法

以前４个卷积组的输出为基础构建权重图，指导
红外图像与可见光图像的低秩部分融合，权重图

的获取流程如图３所示。具体融合步骤如下：
步骤 １　将红外与可见光图像的低秩部分

｛ＧＶＩＳ，ＧＩＲ｝分别输入 ＶＧＧ１６网络，提取第 ｉ个卷

积组的输出｛Ｏｉ，ｍＶＩＳ，Ｏ
ｉ，ｍ
ＩＲ｝，ｉ＝１，２，３，４分别代表第

１、２、３、４个卷积组，ｍ为第 ｉ个卷积组输出特征图

７０１１
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图 ３　联合特征权重图获取流程

Ｆｉｇ．３　Ｊｏｉｎｔｆｅａｔｕｒｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇｍａｐａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

的通道数，根据卷积核的数量决定，ｍ∈｛１，２，…，
Ｍ｝，Ｍ＝６４×２ｉ－１。根据表１中所示 ＶＧＧ１６网络
中各卷积层所包含的卷积核数量可知，Ｏｉ，１：Ｍ是一
个 Ｍ维的向量，Ｏｉ，１：Ｍ（ｘ，ｙ）表示 Ｏｉ，ｍ在位置（ｘ，
ｙ）处的值，根据 Ｌ１范数对输出的多通道特征图
进行压缩，得到单通道特征图｛ＣｉＶＩＳ，Ｃ

ｉ
ＩＲ｝，计算公

式如下：

ＣｉＶＩＳ（ｘ，ｙ）＝ Ｏｉ，１：ＭＶＩＳ （ｘ，ｙ） １

ＣｉＩＲ（ｘ，ｙ）＝ Ｏｉ，１：ＭＩＲ （ｘ，ｙ）{
１

（４）

步骤２　为了使融合后的图像更加自然，引
入３×３的均值滤波对单通道特征图进行平滑，而
后计算初始的归一化自适应权重｛ｗｉＶＩＳ，ｗ

ｉ
ＩＲ｝，公

式如下：

ｗｉＶＩＳ（ｘ，ｙ）＝
ＣｉＶＩＳ（ｘ，ｙ）

ＣｉＶＩＳ（ｘ，ｙ）＋Ｃ
ｉ
ＩＲ（ｘ，ｙ）

ｗｉＩＲ（ｘ，ｙ）＝
ＣｉＩＲ（ｘ，ｙ）

ＣｉＶＩＳ（ｘ，ｙ）＋Ｃ
ｉ
ＩＲ（ｘ，ｙ










）

（５）

步骤３　卷积神经网络中的池化层是一种数
据下采样操作，池化后的特征图大小变为原来的

１／ｓ，ｓ为池化算子的步长。ＶＧＧ１６中的池化步长
固定为２，不同的卷积组输出的特征图大小为原
图的１／２ｉ－１。根据图像融合的尺寸一致原则，采
用上采样对权重图｛ｗｉＶＩＳ，ｗ

ｉ
ＩＲ｝进行尺寸重整，得

到尺寸大小与原始低秩部分一致的 ４组权重图
｛Ｗｉ

ＶＩＳ，Ｗ
ｉ
ＩＲ｜ｉ＝１，２，３，４｝，并以此分别对红外与

可见光图像的低秩部分进行融合，计算公式

如下：

ＧｉＦ（ｘ，ｙ）＝Ｗ
ｉ
ＶＩＳ（ｘ，ｙ）ＧＶＩＳ（ｘ，ｙ）＋

　　Ｗｉ
ＩＲ（ｘ，ｙ）ＧＩＲ（ｘ，ｙ） （６）
步骤４　通过 ４组权重融合后的低秩部分，

每个位置（ｘ，ｙ）处都有 ４个值，根据绝对值最大
准则对同一位置的 ４个值进行选取，得到融合的
低秩部分 ＧＦ：

ＧＦ（ｘ，ｙ）＝ｍａｘ｛Ｇ
１
Ｆ（ｘ，ｙ），Ｇ

２
Ｆ（ｘ，ｙ），Ｇ

３
Ｆ（ｘ，ｙ），

　　Ｇ４Ｆ（ｘ，ｙ）｝ （７）
根据式（７）可知，通过综合 ＶＧＧ１６多个卷积组

的特征提取结果指导图像低秩部分进行融合，相较

于单一的利用网络模型的最终输出进行融合的算

法，能够尽量减少图像细节的丢失，更加全面地提取

并保留图像的深度特征与有效信息，提升融合效果。

２．３　基于联合特征的显著部分融合算法
显著部分｛ＳＩＲ，ＳＶＩＳ｝的融合分为３个阶段：第

１阶段主要通过红外与可见光源图像的显著图构
建显著度权重，第 ２阶段主要通过源图像显著部
分的区域能量构建能量权重，第 ３阶段是将前两
阶段所得权重进行整合，并对显著部分进行融合。

１）阶段１
视觉显著图可以识别图像的显著结构、区域

或对象，广泛应用于计算机视觉和计算机图形等

领域
［１９］
。基于视觉显著图能够反映图像显著特

征的特性，本文提出以视觉显著图作为联合权重

的组成部分。设图像 Ｉ，在像素 ｐ处的显著度
Ｖ（ｐ）可根据该像素的强度 Ｉｐ与其余像素间的整
体差异进行计算，公式如下：

Ｖ（ｐ）＝ Ｉｐ－Ｉ０ ＋ Ｉｐ－Ｉ１ ＋… ＋ Ｉｐ－ＩＴ－１ ＝

　　∑
Ｔ－１

ｊ＝０
Ｉｐ－Ｉｊ （８）

式中：ｊ代表图像的像素；Ｔ为像素总数；Ｉｊ为像素
ｊ处的灰度等级。

Ｃａｍｐ红外与可见光图像的显著图及其对应
的灰度直方图如图４所示。

构建显著度权重时，先根据式（９）遍历计算
源图像 ＩＲ与 ＶＩＳ各个像素点的显著度，输出两者
的显著图｛ＶＩＲ，ＶＶＩＳ｝（见图 ４（ｂ）、４（ｄ））；再在其
基础上结合改进的均值加权规则计算显著度权重

｛α１，α２｝，计算公式如下：

８０１１
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图 ４　源图像、显著图及灰度直方图

Ｆｉｇ．４　Ｓｏｕｒｃｅｉｍａｇｅ，ｓａｌｉｅｎｃｙｍａｐａｎｄｇｒａｙｈｉｓｔｏｇｒａｍ

α１（ｐ）＝
１
２
＋
ＶＩＲ（ｐ）－ＶＶＩＳ（ｐ）

２

α２（ｐ）＝
１
２
＋
ＶＶＩＳ（ｐ）－ＶＩＲ（ｐ）










２

（９）

根据式（９）可知，如果在某个位置的显著度
ＶＩＲ与 ＶＶＩＳ相等，则式（９）退变为传统的均值加权；
如果 ＶＩＲ相对于 ＶＶＩＳ较大，则该位置的显著度权重

α１大于 ０．５，相应的红外图像对显著度权重的贡
献较大，反之，当显著度 ＶＩＲ相对于 ＶＶＩＳ较小时，该
位置的 α２大于０．５，则可见光图像的贡献较大。

２）阶段２
基于区域的图像融合算法大体分为基于区域

能量、基于区域梯度和基于区域方差等 ３类。基
于区域梯度和方差的融合均未充分考虑像素间的

相关性，无法体现图像的局部特征，具有片面性；

只有基于区域能量的融合规则考虑到图像特征是

由该区域内多个像素共同表征，且同一区域内的

像素具有较强的相关性
［２０］
。因此，本文以区域能

量理论结合自适应性准则计算区域能量权重系

数，根据区域中心像素及其所对应区域能量的不

断变化，调整加权系数自适应的变化，达到融合图

像的本身特征并充分保留细节的目的。Ｃａｍｐ红
外与可见光图像的显著部分、对应的能量图及灰

度直方图如图５所示。

图 ５　显著部分、能量图及灰度直方图

Ｆｉｇ．５　Ｓａｌｉｅｎｃｙｐａｒｔ，ｅｎｅｒｇｙｍａｐａｎｄｇｒａｙｈｉｓｔｏｇｒａｍ

　　构建能量权重时，先以滑动窗口分别对图像
ＩＲ、ＶＩＳ的显著部分｛ＳＩＲ，ＳＶＩＳ｝进行区域分割，求
得以像素（ｍ，ｎ）为中心的区域能量 ＥＩＲ（ｍ，ｎ）和
ＥＶＩＳ（ｍ，ｎ），计算公式如下：

ＥＩＲ（ｍ，ｎ）＝ ∑
ｍ′∈Ｘ′，ｎ′∈Ｙ′

ω［ＳＩＲ（ｍ＋ｍ′，ｎ＋ｎ′）］
２

ＥＶＩＳ（ｍ，ｎ）＝ ∑
ｍ′∈Ｘ′，ｎ′∈Ｙ′

ω［ＳＶＩＳ（ｍ＋ｍ′，ｎ＋ｎ′）］
{ ２

（１０）

式中：（ｍ′，ｎ′）为区域窗口内的像素相对于中心

像素的相对偏移量；Ｘ′、Ｙ′为区域窗口的最大行、

列坐 标，窗 口 大 小 一 般 取 ３×３；ω ＝ １１６
×

１ ２ １

２ ４ ２








１ ２ １

为窗口系数。

通过中心像素的不断移动，得到显著部分的

９０１１
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能量分布图｛ＥＩＲ，ＥＶＩＳ｝（见图 ５（ｂ）、５（ｄ））；根据
区域能量自适应准则构建能量权重｛β１，β２｝，计算
公式如下：

β１（ｍ，ｎ）＝
ＥＩＲ（ｍ，ｎ）

ＥＩＲ（ｍ，ｎ）＋ＥＶＩＳ（ｍ，ｎ）

β２（ｍ，ｎ）＝１－β１（ｍ，ｎ
{

）

（１１）

根据式（１１）可知，若某一区域的能量越大，
则与之相对应的加权系数就越大，在最终的能量

权重图中所占的比例就越高；反之，较小的区域能

量对应较小的加权系数，对能量权重图的贡献也

就越小，符合图像本身特征对权重系数的影响。

３）阶段３
根据阶段１获得的显著度权重图｛α１，α２｝与

阶段２获得的能量权重图｛β１，β２｝，结合自适应准
则计算联合权重图｛γ１，γ２｝，计算公式如下：

γ１ ＝
α１β１

α１β１＋α２β２

γ２ ＝
α２β２

α１β１＋α２β










２

（１２）

通过自适应联合权重对显著部分｛ＳＩＲ，ＳＶＩＳ｝
进行加权融合，得到融合后的显著部分 ＳＦ，计算
公式如下：

ＳＦ（ｘ，ｙ）＝γ１（ｘ，ｙ）ＳＩＲ（ｘ，ｙ）＋
　　γ２（ｘ，ｙ）ＳＶＩＳ（ｘ，ｙ） （１３）

根据式（１３）可知，在图像显著度与区域能量
的双重约束下，不仅能够保留图像本身的特征，而

且能够突显显著性特征，提升场景的辨识度。

２．４　图像重建
根据不同的融合规则得到融合后的低秩部分

ＧＦ与显著部分 ＳＦ后，舍弃稀疏噪声｛Ｎ１，Ｎ２｝，进
行图像重建，得到融合后的图像 Ｆ，计算公式
如下：

Ｆ＝ＧＦ＋ＳＦ （１４）
２．５　算法实现

输入：红外图像 ＩＲ，可见光图像 ＶＩＳ。
输出：融合图像 Ｆ。
步骤１　将图像 ＩＲ与 ＶＩＳ输入 ＤＬａｔＬＲＲ模

型，输出二者的低秩部分、显著部分和稀疏噪声。

步骤２　基于 ＶＧＧ１６的图像低秩部分融合。
步骤２．１　将低秩部分输入 ＶＧＧ１６网络，提

取其深度特征。

步骤 ２．２　取前 ４个卷积组的多通道特征
图，以 Ｌ１进行压缩。

步骤２．３　单通道特征图 ３×３平滑滤波，计
算归一化权重图。

步骤２．４　对 ４组权重图进行上采样，指导

低秩部分进行融合。

步骤２．５　以最大值准则选择融合系数，得
到融合低秩部分。

步骤３　基于联合特征的图像显著部分融合。
步骤３．１　计算源图像显著度，通过均值加

权法构建显著性权重。

步骤３．２　计算显著部分区域能量，通过自
适应加权构建能量权重。

步骤３．３　根据显著性权重和能量权重构建
联合权重。

步骤３．４　以联合权重指导显著部分融合，
得到融合显著部分。

步骤４　舍弃稀疏噪声，将融合低秩部分与
融合显著部分进行叠加，得到融合图像 Ｆ。

３　实验评估
３．１　实验设置

为验证 ＤＬａｔＬＲＲ＋ＶＧＧ１６算法的可行性与
有效性，从 ＴＮＯＩｍａｇｅＦｕｓｉｏｎＤａｔａｓｅｔ中选取 ５组
经过配准的红外与可见光图像进行融合实验。实

验仿真平台采用配置为 ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ７９７００ＫＣＰＵ，
主频３．６ＧＨｚ，运行内存 ６４ＧＢ，搭载 ６４位 Ｗｉｎ
ｄｏｗｓ１０系统的台式机，编程环境为 ＭＡＴＬＡＢ
２０１８ｂ，结合 ＭａｔＣｏｎｖＮｅｔ深度学习工具包，其版本
为１．０ｂｅｔａ２５，Ｃ＋＋编译环境为 ＶＳ２０１５。在
ＤＬａｔＬＲＲ＋ＶＧＧ１６算法中，ＤＬａｔＬＲＲ的正则化平
衡参数 λ＝０．８，分解层数为 １，ＶＧＧ１６参数源于
ＭａｔＣｏｎｖＮｅｔ官方发布的 ＶＧＧ１６预训练模型。

此外，将本文算法的融合图像与交叉双边滤

波算法（ＣＢＦ）［４］、引导滤波算法（ＧＦ）［５］、卷积稀
疏表示算法（ＣＳＲ）［１０］、联合稀疏表示算法（ＪＳＲ、
ＪＳＲＳＤ）［１１１２］、非下采样轮廓波变换结合稀疏表示
算法（ＮＳＣＴ＋ＳＲ）、非下采样剪切波变换结合脉
冲耦合神经网络算法（ＮＳＳＴ＋ＰＣＮＮ）、孪生卷积
神经网络算法（ＳＣＮＮ）［１４］及 ＤｅｎｓｅＦｕｓｅ算法［１５］

的

融合结果对比。

３．２　实验分析
实验结果的分析包括主观评价和客观评价

２部分。主观评价根据人眼视觉对融合结果的优
劣进行直观地判断。５组红外与可见光图像的融
合结果如图６所示，（ａ）为红外图像，主要用于描
述场景中的热源目标等的轮廓，（ｂ）为可见光图
像，用于呈现场景的背景信息并捕捉场景的细节

特征，（ｃ）～（ｋ）为各种对比算法的融合图像，
（ｃ）、（ｄ）、（ｅ）、（ｆ）、（ｇ）、（ｊ）、（ｋ）分别为文献
［４］、［５］、［１０］、［１１］、［１２］、［１４］、［１５］算法的融
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图 ６　图像融合

Ｆｉｇ．６　Ｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ

合图像，（ｈ）、（ｉ）分别为 ＮＳＣＴ＋ＳＲ、ＮＳＳＴ＋ＰＣＮＮ
算法的融合图像，（ｌ）为本文算法的融合图像。

通过图６的对比可知，ＣＢＦ算法得到的多组
融合图像受噪声的干扰较大，ＧＦ算法得到的融合

１１１１
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图像整体上可满足场景认知的需求，但是在局部

细节的表达上略有不足，ＣＳＲ算法的融合图像中
存在融合不完全引起的黑色斑块，与 ＣＢＦ算法类
似，融合图像的视觉效果较差，ＪＳＲ、ＪＳＲＳＤ算法得
到的图像中融合不完全的区域较小，但在一定程

度上影响图像的视觉效果，ＮＳＣＴ＋ＳＲ算法的融
合图像略显模糊，整体对比度低，图像的可理解性

较差，ＮＳＳＴ＋ＰＣＮＮ算法融合图像的亮度偏低，在
场景中的物体融合区域出现了较为明显的黑色重

影，ＳＣＮＮ算法的融合图像虽然信息丰富度高，但
是图像中显著目标的轮廓不够突出，场景辨识度

一般，ＤｅｎｓｅＦｕｓｅ算法的融合图像在视觉效果上与
ＳＣＮＮ类似，而且在图像中人物轮廓的融合处出
现了锯齿波纹。综上所述，仅有本文算法的融合

图像不仅清晰度高，层次鲜明，细节信息丰富，受

噪声影响小，而且图像的对比度较高，场景中的显

著区域、显著目标相对更加突出。

主观评价虽然能够较为直接地判定融合结果

的优劣，但是不同的人视觉敏感度存在差异，其评

判结果具有片面性，因此综合客观评价指标对融

合结果进行综合评判。实验采用结构相似性

（ＳＳＩＭ）［２１］、线 性 相 关 度 （ＣＣ）、峰 值 信 噪 比
（ＰＳＮＲ）、相关差异和（ＳＣＤ）［２２］及噪声产生率
（Ｎａｂ／ｆ）

［２３］５种评价指标进行客观评价。ＳＳＩＭ用
于衡量融合图像与源图像的结构相似度，ＣＣ用于

衡量融合图像与源图像的线性相关程度，ＰＳＮＲ
用于衡量融合图像在融合过程中的失真程度，

ＳＣＤ用于衡量融合图像与源图像总的相关性，
Ｎａｂ／ｆ用于衡量图像融合过程中所产生的噪声或伪
影，反映图像的清晰程度。其中，除 Ｎａｂ／ｆ之外，其
余均为正向指标，数值越大越好，Ｎａｂ／ｆ值越小越
好。５组图像的各项指标如图７所示。

通过图７可以看出，本文算法所得融合图像
的 ＳＳＩＭ、ＣＣ指标较之对比算法均有较大的领先，
说明融合图像与源图像在亮度、对比度等方面具

有较高的相似度，在图像的自身结构上高度统一。

本文算法的融合图像具有较小的 Ｎａｂ／ｆ值，表明在
融合过程中所产生的噪声较小，这是由于算法

在融合时舍弃了稀疏噪声部分，使得融合图像

的清 晰 度 更 高。经 测 算，本 文 算 法 的 ＳＣＤ、
ＳＳＩＭ、ＣＣ等指标的最大提升值为 ０．７３、０．１５、
０．１，Ｎａｂ／ｆ的最大缩减值为 ０．０４１２。对于 ＰＳＮＲ
指标，本文算法的领先幅度不太大，甚至出现低

于对比算法的情况，这是由于 ＰＳＮＲ是由 ２幅图
像对应像素点之间的误差决定，并未考虑到人

眼的视觉特性，且人眼对误差的敏感度并不是

绝对的，因而会出现评价结果与人的主观感觉

不一致的情况。综上所述，结合视觉效果评价

得出的结论，本文算法确能较好地实现红外与

可见光图像的融合。

图 ７　客观评价指标

Ｆｉｇ．７　Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘ

２１１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 沈瑜，等：基于 ＤＬａｔＬＲＲ与 ＶＧＧＮｅｔ的红外与可见光图像融合

４　结　论
１）ＤＬａｔＬＲＲ算法可较好地对红外与可见光

图像进行分解，有效地分离图像的背景信息、提取

图像的特征信息并滤出图像的稀疏噪声。

２）ＤＬａｔＬＲＲ＋ＶＧＧ１６算法可实现红外与可
见光图像的融合，融合图像的对比度较高、视觉效

果好，能够保留源图像的大部分有效信息，更有利

于场景辨识；融合图像在 ＳＣＤ、ＳＳＩＭ等评价指标
上的提高可达到１０％ ～２０％。

为使本文算法能处理各种类型的图片，仍需

要优化图像的分解及分解后各部分融合算法的各

项参数。
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ｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１３，５２（５）：０５７００６．

［１２］ＬＩＵＣＨ，ＱＩＹ，ＤＩＮＧＷ Ｒ．Ｉｎｆｒａｒｅｄａｎｄｖｉｓｉｂｌｅｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｓａｌｉｅｎｃｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎｓｐａｒｓｅｄｏｍａｉｎ［Ｊ］．Ｉｎｆｒａ

ｒｅｄＰｈｙｓｉｃｓ＆Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，８３：９４１０２．

［１３］ＬＩＵＹ，ＣＨＥＮＸ，ＷＡＮＧＺＦ，ｅｔａｌ．Ｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇｆｏｒｐｉｘｅｌｌｅｖ

ｅｌｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ：Ｒｅｃｅｎｔａｄｖａｎｃｅｓａｎｄｆｕｔｕｒｅｐｒｏｓｐｅｃｔｓ［Ｊ］．Ｉｎ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎＦｕｓｉｏｎ，２０１８，４２：１５８１７３．

［１４］ＬＩＵＹ，ＣＨＥＮＸ，ＣＨＥＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｒａｒｅｄａｎｄｖｉｓｉｂｌｅｉｍａｇｅ

ｆｕｓｉｏｎｗｉｔｈｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷａｖｅｌｅｔｓ，ＭｕｌｔｉｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓ

ｉｎｇ，２０１８，１６（３）：１８５００１８．

［１５］ＬＩＨ，ＷＵＸＪ．ＤｅｎｓｅＦｕｓｅ：Ａｆｕｓｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｔｏｉｎｆｒａｒｅｄａｎｄ

ｖｉｓｉｂｌｅｉｍａｇｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｍａｇｅＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，

２０１９，２８（５）：２６１４２６２３．

［１６］ＬＩＵＧＣ，ＬＩＮＺＣ，ＹＵＹ．Ｒｏｂｕｓｔｓｕｂｓｐａｃｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｂｙ

ｌｏｗｒａｎｋｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２７ｔｈＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭａｃｈｉｎｅＬｅａｒｎｉｎｇ，２０１０：６６３６７０．

［１７］ＬＩＵＧＣ，ＹＡＮＳＣ．Ｌａｔｅｎｔｌｏｗｒａｎｋｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｆｏｒｓｕｂｓｐａｃｅ

ｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１１：

１６１５１６２２．

［１８］ＫＡＲＥＮＳ，ＡＮＤＲＥＷ Ｚ．Ｖｅｒｙｄｅｅｐｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｔｗｏｒｋｓｆｏｒ

ｌａｒｇｅｓｃａｌｅｉｍａｇｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＬｅａｒｎｉｎｇＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓ，２０１５，５（３）：３４５３５８．

［１９］ＭＡＪＬ，ＺＨＯＵＺＱ，ＷＡＮＧＢ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｒａｒｅｄａｎｄｖｉｓｉｂｌｅｉｍａｇｅ

ｆｕｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｖｉｓｕａｌｓａｌｉｅｎｃｙｍａｐａｎｄｗｅｉｇｈｔｅｄｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩｎｆｒａｒｅｄＰｈｙｓｉｃｓ＆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，８２：

８１７．

［２０］ＳＲＩＶＡＳＴＡＶＡＲ，ＰＲＡＫＡＳＨ Ｏ，ＫＨＡＲＥ Ａ．Ｌｏｃａｌｅｎｅｒｇｙ

ｂａｓｅｄｍｕｌｔｉｍｏｄａｌｍｅｄｉｃａｌｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎｉｎｃｕｒｖｅｌｅｔｄｏｍａｉｎ［Ｊ］．

ＩＥＴＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ，２０１６，１０（６）：５１３５２７．

［２１］ＷＡＮＧＺ，ＢＯＶＩＫＡＣ．Ａｕｎｉｖｅｒｓａｌｉｍａｇｅｑｕａｌｉｔｙｉｎｄｅｘ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＬｅｔｔｅｒｓ，２００２，９（３）：８１８４．

［２２］ＡＳＬＡＮＴＡＳＶ，ＢＥＮＤＥＳＥ．Ａｎｅｗｉｍａｇｅｑｕａｌｉｔｙｍｅｔｒｉｃｆｏｒｉｍ

ａｇｅｆｕｓｉｏｎ：Ｔｈｅｓｕｍｏｆｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１５，６９

（１２）：１８９０１８９６．

［２３］ＫＵＭＡＲＢ Ｋ Ｓ．Ｍｕｌｔｉｆｏｃｕｓａｎｄｍｕｌｔｉｓｐｅｃｔｒａｌｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎｐｉｘｅｌｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｕｓｉｎｇｄｉｓｃｒｅｔｅｃｏｓｉｎｅｈａｒｍｏｎｉｃ

ｗａｖｅｌｅｔｔｒａｎｓｆｏｒｍ［Ｊ］．Ｓｉｇｎａｌ，ＩｍａｇｅａｎｄＶｉｄｅｏＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，

２０１３，７（６）：１１２５１１４３．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｉｎｆｒａｒｅｄａｎｄｖｉｓｉｂｌｅｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｌａｔｅｎｔｌｏｗｒａｎｋ
ｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄＶＧＧＮｅｔ

ＳＨＥＮＹｕ，ＣＨＥＮＸｉａｏｐｅｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＬａｎｚｈｏｕＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｌａｎｚｈｏｕ７３００７０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｏｍｂｉｎｉｎｇｌｏｗｒａｎｋｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｄｅｅｐｎｅｕｒａｌ
ｎｅｔｗｏｒｋｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｅｒｉｏｕｓｆｅａｔｕｒｅｌｏｓｓａｎｄｎｏｎｐｒｏｍｉｎｅｎｔｔａｒｇｅｔｉｎｉｎｆｒａｒｅｄａｎｄｖｉｓｉｂｌｅ
ｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ．Ｆｉｒｓｔ，ＬａｔｅｎｔＬｏｗＲａｎｋＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ（ＤＬａｔＬＲＲ）ｗａｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｏｎｔｈｅｓｏｕｒｃｅ
ｉｍａｇｅｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｌｏｗｒａｎｋｐａｒｔ，ｓａｌｉｅｎｃｙｐａｒｔａｎｄｓｐａｒｓｅｎｏｉｓｅ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅＶＧＧＮｅｔｍｏｄｅｌ
ａｎｄｔｈｅｊｏｉｎｔｆｅａｔｕｒｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｅｒｅｕｓｅｄｔｏｆｕｓｅｔｈｅｌｏｗｒａｎｋｐａｒｔａｎｄｔｈｅｓａｌｉｅｎｃｙｐａｒｔｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，
ａｎｄｔｈｅｓｐａｒｓｅｎｏｉｓｅｏｆｔｗｏｐａｒｔｓｗｅｒｅｄｉｓｃａｒｄｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｉｍａｇｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｏｎｔｈｅｌｏｗｒａｎｋ
ｐａｒｔａｎｄｓａｌｉｅｎｃｙｐａｒｔｏｆｔｈｅｆｕｓｉｏｎｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｆｉｎａｌｆｕｓｉｏｎｉｍａｇｅ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｏｔｈｅｒｍｅｔｈｏｄｓ，ｔｈｅｅｘｐｅｒｉ
ｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｆｕｓｅｔｈｅｄｅｅｐｄｅｔａｉｌｓｏｆｔｈｅｉｍａｇｅａｎｄｈｉｇｈｌｉｇｈｔｔｈｅ“ｉｎｔｅｒｅｓｔｅｄ”ａｒ
ｅａｉｎｔｈｅｓｃｅｎｅ．Ｔｈｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｎｄｅｘｅｓｏｆｔｈｅｆｕｓｅｄｉｍａｇｅｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅｓｕｍｏｆｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ，
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｉｎｄｅｘｍｅａｓｕｒｅ，ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｌｌｉｍｐｒｏｖｅ，ｗｉｔｈｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｖａｌｕｅｓｏｆ０．７３，０．１５
ａｎｄ０．１１ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｒｅｄｕｃｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆｎｏｉｓｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｒａｔｅｉｓ０．０４１２．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ；ｉｍａｇｅｆｕｓｉｏｎ；ＬａｔｅｎｔＬｏｗＲａｎｋＲｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ（ＤＬａｔＬＲＲ）；
ＶＧＧＮｅｔ；ｊｏｉｎｔｆｅａｔｕｒｅｗｅｉｇｈｔｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７２０１１：１６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７２０．１１０２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８６１０２５，６１５６２０５７，６１７６１０２７，５１６６９０１０）；Ｐｒｏｇｒａｍ ｆｏｒＣｈａｎｇｊｉａｎｇ

ＳｃｈｏｌａｒｓａｎｄＩｎｎｏｖａｔｉｖｅＲｅｓｅａｒｃｈＴｅａｍｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＩＲＴ＿１６Ｒ３６）；ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＯｐｔｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＩｎ
ｔｅｌｌｉｇｅｎｔＣｏｎｔｒｏｌｏｆＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＥｄｕｃａｔｉｏｎ（ＬａｎｚｈｏｕＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ）ＯｐｅｎＯｂｊｅｃｔ（ＫＦＫＴ２０１８９）；ＬａｎｚｈｏｕＴａｌｅｎｔＩｎ
ｎｏｖａｔｉｏｎａｎｄＥｎｔｒｅｐｒｅｎｅｕｒｓｈｉｐＰｒｏｊｅｃｔ（２０１８ＲＣ１１７）；ＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔｏｆＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｓｏｆＨｉｇｈｅｒＬｅａｒｎｉｎｇｏｆＥｄｕｃａｔｉｏｎ
ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＧａｎｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（２１６１３０）；ＬａｎｚｈｏｕＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＹｏｕｔｈＦｕｎｄ（２０１５００５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１８６０９３１１３６６＠１６３．ｃｏｍ
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２０２１年 ６月
第４７卷 第６期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
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全向移动机器人动态避障方法
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　　摘　　　要：动态避障是全向移动机器人在复杂工作环境下不可或缺的能力。针对在复
杂动态环境下传统人工势场法容易陷入局部极小点、目标点不可达和振荡等问题，提出了利用

水流场的思想重新定义人工势场的斥力势场函数及其方向，改进方法在不增加计算量的情况

下能够使机器人平滑且安全无碰撞到达目标点，实现避障过程。为了实现三维动态仿真，提出

了一种基于 ＶＲＥＰ与ＭＡＴＬＡＢ的联合仿真方法，并结合改进人工势场法实现全向移动机器人
的动态避障模拟，验证了方法的平滑性和可行性。将所提方法应用于实验室内真实场景，全向

移动机器人成功实现了动态规避动作，验证了方法的实用性。

关　键　词：全向移动机器人；动态避障；水流场；人工势场法；联合仿真
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　　全向移动机器人不仅能实现圆弧运动或直线
运动，而且不需要转向机构就能实现转向，并且是

原地自转动作，这种灵活的运动方式、较小的工作

空间要求使其可以应用到更为复杂的工作环境

中，如仓储搬运、消防灭火、生产调度、实验室安防

等
［１］
。因此，全向移动机器人除了要能够全局路

径规划，还需要在自主移动过程中具备以自主避

障的方式规避未知环境下的动态障碍物，保证更

为安全的到达目标点完成作业。

自主避障的方法主要有 Ａ算法［２］
、人工神

经网络算法
［３４］
、强化学习算法

［５６］
、粒子群算

法
［７８］
、模糊逻辑算法

［９１０］
及动态窗算法

［１１］
等。

Ｄａｉ等［２］
将 Ａ算法与蚂蚁算法相结合，将 Ａ算

法的评价函数和弯曲抑制算子作为蚂蚁算法的启

发式信息，加快了收敛速度，提高了全局路径的平

滑度，该算法虽然能够规划出全局最优或较优路

径，但是实时性不高。Ｌｌｅｗｙｎ等［４］
以蝗虫的一种

识别神经元为灵感，提出了一种人工神经网络模

型并优化了模型参数，增强了模型的自适应性，将

该模型与视觉传感器结合可以实现机器人的动态

避障，该方法虽然可以应用于复杂的动态避障场

景，但是由于避障过程中机器人要处理大量的视

觉信息，对处理器硬件要求高。Ｄｏｏｒａｋｉ和 Ｌｅｅ［５］

提出神经网络与强化学习算法相结合的方法，提

高强化学习算法的学习效率，并且能够令机器人

规避运动障碍物，但是该方法需要知道全局地图

信息，应用场合有局限性。Ｑｉａｎｇ和 Ｇａｏ［７］提出了

一种结合三次样条函数的粒子群优化算法，该算

法解决了粒子群算法编码维数高、收敛过早等问

题，并且求解质量高、稳定性好、速度较快，但是不

能使机器人在未知环境下实现避障。Ｎａｓｒｉｎａｈａｒ
和 Ｃｈｕａｈ［９］设计了 ４种基本的行为控制器，分别

为目标到达行为、速度控制行为、目标搜索行为和

避障行为，并利用模糊逻辑算法将其实现，能够在

较为复杂的动态环境下实现自主避障，该方法具

有丰富的规则库，致使计算量成指数级上升，不易
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保证避障的实时性。Ｅｄｕａｒｄｏ等［１１］
提出了２种动

态窗口的改进算法，即动态障碍物动态窗口算法

（ＤＷ４ＤＯ）和 动 态 障 碍 物 树 动 态 窗 口 算 法
（ＤＷ４ＤＯＴ），并与基于曲率速度法的预测曲率速
度法（ＰＣＶＭ）和动态曲率速度法（ＤＣＶＭ）进行了
比较，表明改进后的算法可以有效规避动态障碍

物，并且最后改进得到的 ＤＷ４ＤＯＴ算法使用建议
的树构建方法减少了评估的路径数，使避障路径

更为合理，但是该方法计算量增加，使得其不适用

于计算能力不足的机器人之中，并且改进的方法

没有在实验室内进行验证。

人工势场法（ＡＰＦ）由于结构简单、计算量小、
反应速度快及规划结果安全可靠等优点，成为自

主避障方法中高效且应用广泛的一种方法，并且

优秀的实时性使其能够应用于具有动态障碍物的

场景中。Ｇｕｏ等［１２］
采用分段规划的思想对人工

势场法进行改进，在巡航段和末段分别应用不同

的规划算法，实现了从单无人机到多无人机在三

维地图下的路径规划，但未实现动态地图下的应

用。Ｈｕ等［１３］
利用 Ｚｈｕｋｏｖｓｋｙ变换对势场模型的

结构和功能进行了优化，以满足避障的可靠性，通

过仿真发现改进后的方法能够有效避开移动障碍

物，防止局部极小值，但是该方法没有进行实验验

证。Ｌａｚａｒｏｗｓｋａ［１４］提 出 了离散人工势场算法
（ＤＡＰＦ），该算法通过构造离散势场实现动态方
法，算法规划的路径长度更为合理，并且缩短了运

行时间，改进后的算法在 ＭＡＴＬＡＢ环境下进行了
仿真，并在四轮差动驱动移动机器人上进行了实

际实验，但该算法需要在全局地图已知的情况下

使用，应用场景比较有限。Ｏｓｃａｒ等［１５］
提出了一

种利用细菌进化算法（ＢＥＡ）改进人工势场法的
新路径规划方法，称为细菌势场（ＢＰＦ），其能保证
在具有静态和动态障碍物的复杂场景中规划路径

的可行性、最优性和安全性，但是该方法要先获取

精准的地图信息才能实现避障。Ｗａｎｇ等［１６］
提出

了一种改进的人工势场方法，通过引入相对距离

函数，利用扇形网格生成局部虚拟目标，来解决易

陷入局部最小及目标点不可达问题，仿真结果表

明，改进后的方法能够找到平滑安全路径，具有较

强的搜索性和适应性，但是未进行动态场景下的

仿真验证。Ｄｕ和 Ｎａｎ［１７］通过加入机器人与目标
之间的相对距离改进势场函数，并且改变斥力方向

来避免机器人陷入局部极小值，使机器人能够顺利

地到达目标点，但是该方法只是在静态环境下进行

仿真，并没有在动态地图中仿真与实验。

针对全向移动机器人动态避障问题，本文以

水流场为灵感提出一种改进人工势场法，创建水

流场坐标系，改变传统人工势场法对斥力场的定

义，解决了目标点不可达、振荡、局部极小等问题，

并提出了 ＶＲＥＰ与 ＭＡＴＬＡＢ联合仿真方法，在三
维动态环境下对改进后方法的性能与可行性进行

了验证。在实验室内搭建的动态环境中，对结合

了改进人工势场法的全向移动机器人进行动态避

障实验，验证了方法的可应用性。

１　传统人工势场法及问题

人工势场法利用势场对环境加以描述，其基

本思想是：建立目标位置的引力场及障碍物产生

的斥力场，两者结合形成人工势场
［１８］
。基于人工

势场法的机器人路径规划，通过判断势场的下降

方向来搜寻移动机器人的无碰撞路径，移动机器

人在人工势场中的受力示意图如图１所示。

图 １　移动机器人在人工势场中受力示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｏｒｃｅｓｏｎｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ

ｉｎａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌｆｉｅｌｄ

人工势场主要包括引力势场、斥力势场及全

局势场。目标点产生引力势场 Ｕａｔｔ，由此产生引
力 Ｆａｔｔ，其方向由移动机器人指向目标点。障碍
物产生斥力势场 Ｕｒｅｐ，由此产生斥力 Ｆｒｅｐ，其方向
由障碍物指向移动机器人。引力 Ｆａｔｔ和斥力 Ｆｒｅｐ
组成移动机器人的合力 Ｆ。

引力势场函数 Ｕａｔｔ和引力 Ｆａｔｔ可表示为
［１８］

Ｕａｔｔ（ｘ）＝
１
２
ｋａｔｔ（ｘ－ｘｇ ）

２
（１）

Ｆａｔｔ（ｘ）＝－

Δ

Ｕａｔｔ（ｘ）＝－ｋａｔｔ ｘ－ｘｇ （２）

式中：ｋａｔｔ为引力场比例系数；ｘ为移动机器人当前
位置；ｘｇ为移动机器人的目标位置。

斥力势场函数 Ｕｒｅｐ和斥力 Ｆｒｅｐ可表示为
［１８］

Ｕｒｅｐ（ｘ）＝
１
２
ｋｒｅｐ

１
ｄ
－１
ｄ( )
０

２

ｄ≤ ｄ０

０ ｄ＞ｄ
{

０

（３）

Ｆｒｅｐ（ｘ）＝－

Δ

Ｕｒｅｐ（ｘ）＝

　　
ｋｒｅｐ

１
２（ｄ－ｄ０）ｄ

２·
ｄ
ｘ

　ｄ≤ ｄ０

０ 　ｄ＞ｄ
{

０

（４）

６１１１
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　第 ６期 张大志，等：全向移动机器人动态避障方法

式中：ｋｒｅｐ为斥力场比例系数；ｄ为移动机器人与
障碍物之间的距离；ｄ０为障碍物的作用半径。

可以得到全局势场函数 Ｕ和合力 Ｆ为
Ｕ（ｘ）＝Ｕａｔｔ（ｘ）＋Ｕｒｅｐ（ｘ） （５）
Ｆ（ｘ）＝Ｆａｔｔ（ｘ）＋Ｆｒｅｐ（ｘ） （６）

人工势场法具有很好的实时性与动态性，但

仍存在一些特殊的情况。第１种情况称为陷入局
部极小点问题

［１８］
，如图２所示。此时移动机器人

受到的合力为０但未达到目标点。
第 ２种情况称为目标点不可达问题［１９］

，如

图３所示。此时目标点在障碍物作用区域范围
内，越靠近目标点，引力减小，斥力反而增大，产生

的合力使移动机器人无法到达目标点。

第３种情况称为轨迹振荡问题［２０］
，如图 ４所

示。此时移动机器人在障碍物斥力场作用边界，

产生的合力可能存在突变导致机器轨迹振荡，严

重时可能会导致发生碰撞。

图 ２　算法陷入局部极小示意图［１８］

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｌｏｃａｌｍｉｎｉｍａ［１８］

图 ３　目标点不可达示意图［１９］

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｕｎｒｅａｃｈａｂｌｅｔａｒｇｅｔｐｏｉｎｔ［１９］

图 ４　轨迹振荡问题示意图［２０］

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ［２０］

２　基于水流场的人工势场法

针对传统人工势场法面临目标点不可达、振

荡、局部极小等问题，提出一种基于水流场思想的

改进方法。

水流场是由大自然中河流的流动而来，如

图５所示。

图 ５　水流场示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗａｔｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

水流从地势高处流向地势低处，当其遇到石

块或岛礁时，会平滑地绕过，并继续向地势低处流

动，这是一种自然的避障现象，仔细观察水流场避

开障碍物的规律可以发现，石块或岛礁对水流场

的影响是使水流沿障碍物的边缘流动，从而绕开

障碍物。

将水流场避障规律与传统人工势场法相结

合，首先采用一种改进的人工势场法，其引力势场

函数与式（１）相同，斥力势场函数如下［１９］
：

Ｕｒｅｐ（ｘ）＝
１
２
ｋｒｅｐ

１
ｄ
－１
ｄ( )
０

２

（ｘ－ｘｇ ）
ｎ ｄ≤ｄ０

０ ｄ＞ｄ
{

０

（７）
式中：ｎ为待优化的参数。

改进的人工势场法将移动机器人距目标点的

距离 ｘ－ｘｇ 引入斥力场函数中，斥力场会随着
移动机器人接近目标点而逐渐减小，能够解决目

标点不可达问题。式（３）和式（７）的斥力势场产
生的斥力方向从障碍物指向移动机器人，当斥力

场过大，且与引力场角度为钝角时，就会造成移动

机器人的后退性运动，进而引起振荡运动现象。

受水流场的启发，通过改变斥力场的方向，令斥力

场的方向沿障碍物边缘的切线方向，以实现移动

机器人平滑避障。

考虑实际应用场景中，移动机器人所获取的

数据包括自身的位置、目标点的位置及机器人利

用传感器测得的障碍物的距离和方向，为使斥力

场的方向得到图 ５所示水流方向的效果，将世界
坐标系转换为以移动机器人为原点、ｘ轴指向目
标点的水流场坐标系，如图６所示。图中：Ｏ′为移
动机器人所在的位置，也是水流场坐标系的原点，

在世界坐标系下为（ｘＯ，ｙＯ）；目标点 Ｇ的世界坐

标系下位置为（ｘｇ，ｙｇ），坐标变换后
→Ｏ′Ｇ为水流场

ｘ′轴的方向，与世界坐标系 ｘ轴的夹角为 α。
为了得到水流场坐标系下障碍物的坐标，先

将世界坐标系做平移变换，将原点平移到 Ｏ′处，
如下：

７１１１
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图 ６　水流场坐标系

Ｆｉｇ．６　Ｗａｔｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄｂａｓｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

［ｘ１ ｙ１ １］＝［ｘ ｙ １］
１ ０ ０
０ １ ０
－ｘＯ －ｙＯ









１

（８）
式中：ｘ１为平移后的横坐标；ｙ１为平移后的纵坐
标；ｘＯ为横坐标平移量，即移动机器人世界坐标
系下横坐标；ｙＯ为纵坐标平移量，即移动机器人
世界坐标系下纵坐标。

再通过坐标系旋转变换，得到最终的水流场

坐标系，如下：

［ｘ′ ｙ′ １］＝［ｘ１ ｙ１ １］
ｃｏｓα ｓｉｎα ０
－ｓｉｎα ｃｏｓα ０









０ ０ １

（９）
式中：ｘ′为水流场坐标系下的横坐标；ｙ′为水流场
坐标系下的纵坐标；α为坐标系旋转的角度。

为了达到水流场的特征，利用障碍物在水流

场坐标系下的坐标描述斥力场，并用如下的复势

场表示：

Ｕｒｅｐ ＝－（ｘ′＋ｙ′ｉ） （１０）
式中：ｘ′为障碍物在水流场坐标系下的横坐标；ｙ′
为障碍物在水流场坐标系下的纵坐标。

斥力场示意图如图７所示。当障碍物在移动
机器人的右半侧（ｘ′≥０）时（见图 ７（ａ）），若 ｙ′＝
０，障碍物位于移动机器人与目标点之间，可能产
生局部极小值问题，此时将复势场变换为 ｙ′－ｘ′ｉ
或 ｙ′＋ｘ′ｉ（如 Ｕｒｅｐ２所示），可以使移动机器人离开
局部极小点，随着移动机器人的运动，将会进入

ｙ′≠０状态。若 ｙ′≠０，可能会出现斥力场与引力
场间的夹角为钝角从而产生轨迹振荡问题，此时

在 ｙ′＞０时将斥力场变换为 －（－ｙ′＋ｘ′ｉ）（如
Ｕｒｅｐ１所 示），在 ｙ′＜０时 将 斥 力 场 变 换 为
－（ｙ′－ｘ′ｉ）（如 Ｕｒｅｐ３所示），从而使得斥力场与引
力场间的夹角不再为钝角。当障碍物在移动机器

人的左半侧（见图７（ｂ）），此时障碍物不对移动机
器人到达目标点造成障碍，对于静态障碍物可不予

处理，考虑更实际的动态障碍物对移动机器人的影

图 ７　水流场坐标系下的斥力场

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｐｕｌｓｉｖｅｆｏｒｃｅｆｉｅｌｄｉｎｗａｔｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

ｂａｓｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

响，将斥力势场变换为 －［ｃｏｓγ ｘ′２＋ｙ′槡
２＋ｓｉｎγ·

ｘ′２＋ｙ′槡
２
］，如图 ７（ｂ）中 Ｕｒｅｐ４、Ｕｒｅｐ５、Ｕｒｅｐ６的方

向，γ为在水流场坐标系中从 ｘ′轴的正方向向障
碍物至目标点的矢量逆时针旋转的角度，通过这

一变换使得障碍物４和障碍物６的状态均趋向于
障碍物５所示的状态，从而避免动态障碍物对移
动机器人追尾。

通过上述变换可以得到新的斥力场函数，并

通过微分得出斥力。

Ｆｒｅｐ ＝－

Δ

Ｕｒｅｐ ＝
Ｆｒｅｐ１ｅｒｅｐ＋Ｆｒｅｐ２ｅａｔｔ ｄ≤ ｄ０
０ ｄ＞ｄ{

０

（１１）
式中：ｅｒｅｐ为沿水流场 Ｕｒｅｐ方向的单位向量；ｅａｔｔ为
沿引力场 Ｕａｔｔ方向的单位向量；Ｆｒｅｐ１为在水流场方
向的斥力值大小，表示为

Ｆｒｅｐ１ ＝ｋｒｅｐ
１
ｄ
－１
ｄ( )
０

（ｘ－ｘｇ ）
ｎ

ｄ２
（１２）

Ｆｒｅｐ２为在引力场方向的斥力值大小，表示为

Ｆｒｅｐ２ ＝
ｎ
２
ｋｒｅｐ

１
ｄ
－１
ｄ( )
０

２

（ｘ－ｘｇ ）
ｎ－１

（１３）

经斥力场变换，可使其特征变为水流场，解

决了传统人工势场法的振荡、陷入局部极小值

８１１１
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问题。但是由于水流场的固有特性，在障碍物

重叠的情况下会出现穿越障碍物的情况，如图 ８
所示。

图 ８　障碍物重叠问题示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｂｓｔａｃｌｅｏｖｅｒｌａｐ

此时２个障碍物水流场方向都流向目标点，
使得斥力 Ｆｒｅｐ１＋Ｆｒｅｐ２和引力 Ｆａｔｔ同向，在合势场的
作用下会引导移动机器人在其之间穿过，将相近

或重叠的障碍物实现填充合并成单个障碍物并修

正斥力场的方向。

采用水流场的思想对斥力函数中 ｅａｔｔ方向向
量进行改进，当障碍物在移动机器人与目标点之

间并造成影响时，ｅａｔｔ为引力角 α正向旋转 ９０°；并
且若障碍物间隙小于移动机器人宽度或发生重

叠，则将障碍物进行填充使其成为整体，可有效解

决标点不可达、振荡、局部极小问题，并避免障碍

物重叠。

３　ＶＲＥＰ与ＭＡＴＬＡＢ联合仿真验证

为了验证本文方法的有效性，对其进行仿真

验证。首先在基于 ＭＡＴＬＡＢ的二维环境下进行
避障仿真，并与传统人工势场法进行对比。然后

在 ＶＲＥＰ仿真模拟器中与 ＭＡＴＬＡＢ联合编程对
全向移动机器人的避障方法进行仿真，为之后的

实验验证奠定基础。

３．１　基于 ＭＡＴＬＡＢ的二维环境避障仿真
给定地图大小为 ４５０ｃｍ×４５０ｃｍ，目标点位

置坐标为（４１０，４１０）ｃｍ，全向移动机器人的初始
位置为（０，０），并按（ｘ轴坐标，ｙ轴坐标，半径）的
数据形式设置障碍物，共设置 ９个障碍物分别为
（４０，４５，１５）ｃｍ、（１５０，１５０，２５）ｃｍ、（２４０，１４０，
２０）ｃｍ、（３００，１２０，３０）ｃｍ、（２３０，３００，３０）ｃｍ、
（３８０，２４０，３０）ｃｍ、（３９０，３６０，１５）ｃｍ、（３６０，３９０，
１５）ｃｍ、（２５０，２１０，１５）ｃｍ。

为了便于比较，２种方法采用相同的参数，如
表１所示。

分别采用传统人工势场法和本文方法进行仿

真，结果如图９所示。
表 １　方法参数

Ｔａｂｌｅ１　Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

引力场比例系数 ｋａｔｔ １５

斥力场比例系数 ｋｒｅｐ ２５

障碍物作用半径 ｄ０／ｃｍ ３０

优化参数 ｎ ２

步长 ｌ ３

图 ９　两种方法的仿真结果

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ

　　图９中，红线为机器人的移动路径，９个圆圈
表示障碍物，三角形为目标点，起点为坐标系原

点。由图９（ａ）可知，采用传统的人工势场法面临
了轨迹振荡和陷入局部极小问题（见图９（ａ）中矩
形框），移动机器人无法到达目标点。而从

图９（ｂ）可以看出，移动机器人能够到达目标点，
且无轨迹振荡。经过仿真对比发现，本文方法在

相对复杂的静态环境中，能够平滑且安全无碰撞

的到达目标点，实现避障过程。

３．２　基于 ＶＲＥＰ的三维动态避障仿真
为了进一步验证本文方法的有效性，利用一

９１１１
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种具有物理引擎，能够三维建模，并且可以创建全

向移动机器人运动学模型的仿真软件 ＶＲＥＰ仿
真模拟器与 ＭＡＴＬＡＢ联合对全向移动机器人的
避障方法较为真实的模拟仿真。

采用 ＶＲＥＰ建立全向移动机器人的模型（见
图１０）和仿真环境（见图１１）。

全向移动机器人安全保护范围为 ２ｍ，扫描
角度为 ２７０°。利用全向移动机器人逆运动学方
程来计算４个输出轴的转速，进而控制移动机器
人的运动。

仿真环境中添加了６个静态的障碍物及１个
移动机器人和 １个人形机器人 ＮＡＯ的动态障碍
物，蓝色砖块位置为目标点。

采用本文提出的避障方法，参数如表２所示。
根据以上参数进行动态环境下的 ＶＲＥＰ与

ＭＡＴＬＡＢ的联合三维避障仿真验证，可以得到仿
真结果，关键时刻的运动轨迹如图１２所示。

图１２中，红色为雷达扫描范围，右上角为跟
踪摄像头记录的视野，左下角则为雷达数据可视

图 １０　全向移动机器人模型

Ｆｉｇ．１０　Ｏｍｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｍｏｄｅｌ

图 １１　仿真环境

Ｆｉｇ．１１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｃｅｎａｒｉｏ

表 ２　ＶＲＥＰ仿真参数

Ｔａｂｌｅ２　ＶＲＥＰｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

ｋａｔｔ ２０
ｋｒｅｐ ３
ｄ０／ｍ ０．６
ｎ ５

ｖｍａｘ／（ｍ·ｓ
－１） ５

ａｖ ０．１
ωｍａｘ／（ｒａｄ·ｓ

－１） ０．９
αω ０．４

　注：ｖｍａｘ为移动机器人最大运动速度；ａｖ为移动机器人加速度

系数；ωｍａｘ为移动机器人最大转弯角速度；αω为移动机器人角加

速度系数。

图 １２　关键时刻的运动轨迹

Ｆｉｇ．１２　Ｍｏｖｅｍｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｔｋｅｙｍｏｍｅｎｔｓ

化界面，粉色线条为全向移动机器人的行走轨迹。

在时间 ｔ＝９ｓ时全向移动机器人检测到另一个移
动机器人的威胁；在 ｔ＝２３ｓ时可以发现已经成功
规避开动态的移动机器人，并检测到了静态障碍

物；在 ｔ＝３６ｓ时全向移动机器人已经平滑地避开
了静态障碍物，并且检测到了 ＮＡＯ的存在；在 ｔ＝
６０ｓ时全向移动机器人已经避开移动中的 ＮＡＯ，
并且成功无碰撞地到达了目标点，可以验证本文

方法的合理性。

同时 ＶＲＥＰ记录的全向移动机器人在世界
坐标系下 ｘ、ｙ轴方向的位移与速度如图１３所示。

由图１３可发现，全向移动机器人在运动过程
中，移动方向基本延一个方向运动，并没有出现巨

大的波峰与波谷，证明了移动路径比较平滑，没有

产生振荡现象。再一次验证了本文方法的有

效性。

０２１１
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图 １３　世界坐标系下 ｘ、ｙ轴方向的位移与速度

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｔｈｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｘａｎｄｙａｘｉｓｉｎｗｏｒｌｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

４　实验验证

在实验室内设计避障实验平台，包括通信系

统、定位系统、动力系统、车载控制系统及控制站

等５个部分，并搭建动态避障场景。
在室内设置２．６ｍ×２．６ｍ的实验地图，正方

形４个顶点的世界坐标分别为（－０．５，０．５）ｍ、
（－０．５，－２．１）ｍ、（２．１，－２．１）ｍ、（２．１，０．５）ｍ，设
置目标点位置为（１．９，－１．９）ｍ，移动机器人的起
始点为（－０．２５，０．５）ｍ。设置３个障碍物，其中障
碍物２为动态障碍物，其起始位置为（２．５，－０．７）ｍ，
并以匀速向（－０．５，－０．７）ｍ运动，速度系数为
０．００１，最大速度可达０．２ｍ／ｓ，障碍物１和障碍物３
为静态障碍物，其位置分别为（０．０５，－０．０５）ｍ和
（１．２５，－１．４）ｍ，避障方法的参数如表３所示。

实验关键时刻的真实场景与同时刻的可视化

地图界面显示如图１４所示。
表 ３　实验参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

参数 数值

ｋａｔｔ １５

ｋｒｅｐ ５

ｄ０／ｍ ０．５

ｎ ２

ｖｍａｘ／（ｍ·ｓ
－１） ０．２

图 １４　关键时刻实验结果示意图

Ｆｉｇ．１４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓａｔｋｅｙｍｏｍｅｎｔｓ

１２１１
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　　图 １４中，被控制的全向移动机器人标号为
０，其轨迹可在可视化地图界面中显示，标号为 １、
２、３的分别为障碍物 １、障碍物 ２和障碍物 ３，其
中２为动态障碍物，其轨迹也可在可视化地图界
面中显示，本实验将障碍物视为圆形，其半径为中

心至边界的最大距离，蓝色虚线为障碍物的圆形

范围，实线圆形为障碍物的中心位置。

如图１４（ａ）所示，在 ｔ＝２ｓ时移动机器人进
入障碍物１的影响范围并开始实施规避行为。如
图１４（ｂ）所示，在 ｔ＝６ｓ时全向移动机器人已经
顺利避开障碍物 １并离开障碍物 １的影响范围，
可以看出其避障轨迹较为平滑。如图 １４（ｃ）所
示，在 ｔ＝９ｓ时全向移动机器人进入了动态障碍
物２的影响范围内，开始其动态避障过程。如
图１４（ｄ）所示，在 ｔ＝１１ｓ时全向移动机器人进入
了障碍物２与障碍物 ３的共同影响范围内，其开
始了双障碍物避障过程。如图１４（ｅ）所示，在 ｔ＝
１２ｓ时全向移动机器人已经成功避开动态障碍物
２的影响范围，但依然在障碍物 ３的影响范围内，
并继续向目标点前进。如图１４（ｆ）所示，在 ｔ＝
１６ｓ时全向移动机器人已经成功的到达目标点。

实验可发现，本文提出的避障方法使全向移

动机器人成功完成避障任务，并成功到达目标点，

其路径比较平滑，未发现振荡现象，在遇到动态障

碍物时也同样稳定避障，体现了本文方法较好的

稳定性与适应性，证明了方法具有可实际应用的

有效性与可行性。

５　结　论

１）改进人工势场法通过创建水流场坐标系，
改善了传统人工势场法易陷入局部极小值点、目

标点不可达及轨迹振荡等问题。

２）通过斥力场修正方向，解决了改进人工势
场法穿透重叠障碍物的问题，保证了方法的可

靠性。

３）通过基于 ＭＡＴＬＡＢ的二维地图仿真、
ＶＲＥＰ与 ＭＡＴＬＡＢ联合仿真，验证了方法可以平
滑、稳定地规避静态和动态障碍物，并应用于多个

场景，验证了动态避障方法的有效性与通用性。

４）通过室内全向移动机器人动态避障实验，
验证了改进人工势场法能够应用于真实的场景

中，验证了本文动态避障方法的可实现性。
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（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＢｅｉｊｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｙｎａｍｉｃｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｉｓａｎｉｎｄｉｓｐｅｎｓａｂｌｅａｂｉｌｉｔｙｏｆｏｍｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｓｉｎ
ｃｏｍｐｌｅｘｗｏｒｋｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｉｄｅａｏｆｗａｔｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｄｅｆｉｎｅｔｈｅｒｅｐｕｌｓｉｖｅｐｏｔｅｎｔｉａｌｆｉｅｌｄ
ｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌｆｉｅｌｄａｎｄｉｔｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｓｏｌｖｅｓｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌ
ｆｉｅｌｄｍｅｔｈｏｄ，ｓｕｃｈａｓｅａｓｉｌｙｆａｌｌｉｎｇｉｎｔｏｌｏｃａｌｍｉｎｉｍｕｍｐｏｉｎｔ，ｉｎａｃｃｅｓｓｉｂｌｅｔａｒｇｅｔｐｏｉｎｔａｎｄｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅ
ｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｍａｋｅｔｈｅｒｏｂｏｔｒｅａｃｈｔｈｅｔａｒｇｅｔｐｏｉｎｔｓｍｏｏｔｈｌｙａｎｄｓａｆｅｌｙｗｉｔｈｏｕｔｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅａｍｏｕｎｔ
ｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｄｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｐｒｏｃｅｓｓ．Ａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎ
ｓｉｏｎａｌｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ａｊｏｉｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＶＲＥＰａｎｄＭＡＴＬＡＢｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂｙｃｏｎｓｔｒｕｃ
ｔｉｎｇａｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｏｍｎｉ
ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｗａｓｒｅａｌｉｚｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌ
ｆｉｅｌｄｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅｓｍｏｏｔｈｎｅｓｓａｎｄｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｗａｓａｐ
ｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｒｅａｌｓｃｅｎｅｉｎｔｈｅｌａｂｏｒａｔｏｒｙ，ａｎｄｔｈｅｏｍｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙｒｅａｌｉｚｅｄｔｈｅｄｙｎａｍ
ｉｃａｖｏｉｄａｎｃｅａｃｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｖｅｒｉｆｉｅｓｔｈｅｐｒａｃｔｉｃａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｏｍｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔ；ｄｙｎａｍｉｃｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅ；ｗａｔｅｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄ；ａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎ
ｔｉａｌｆｉｅｌｄｍｅｔｈｏｄ；ｊｏｉｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７１３１０：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７１３．０９５４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＦＲＦＴＰ１７０５２Ａ１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｕａａｙｙｊ＠１２６．ｃｏｍ
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倾转旋翼机巡航状态旋翼滑流影响

马铁林１，张子伦２，刘振臣１，，王祥胜２，郝帅２，３

（１．北京航空航天大学 无人系统研究院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；

３．海鹰航空通用装备有限责任公司，北京 １０００７４）

　　摘　　　要：倾转旋翼机由于需要兼顾垂直起降和高速平飞 ２种典型工况下的动力需
求，采用大直径旋翼作为推进装置会使机翼大部分处于旋翼滑流区内，这与常规螺旋桨飞机存

在较大差异。为评估不同数值计算方法并研究旋翼滑流对倾转旋翼机气动特性的影响，针对

选取两叶旋翼的某倾转旋翼机方案，利用激励盘模型、多参考系（ＭＲＦ）模型、滑移网格模型分
别进行了巡航状态下旋翼滑流对全机气动特性影响的数值模拟研究。结果表明：相对于无滑

流状态，滑流定常影响使全机阻力增大，最大升阻比降低了 ７．５％，尾翼产生的升力增大，纵向
静稳定度增加了１７．１％，全机低头力矩增大；当迎角较小时，滑流虽然改变了机翼表面的升力
分布，但是全机升力变化不大；滑流非定常影响会使全机气动特性产生周期性波动，升力系数

波动幅度为９．０％，阻力系数波动幅度为１０．８％，并且随着迎角的增大，波动幅度也越大。
关　键　词：倾转旋翼机；旋翼滑流；激励盘；多参考系（ＭＲＦ）模型；滑移网格模型；气动特性
中图分类号：Ｖ２２１＋．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１２４１４

　　倾转旋翼式垂直起降飞机不仅具有直升机的
垂直起降特性，还具有固定翼飞机的高速巡航特

性
［１］
，可以在无机场条件下完成物流运输、应急

救援投送、复杂地形环境监测等任务，具有广阔的

应用前景，近年来成为了旋翼飞行器发展的一个

重要方向。

倾转旋翼机主要存在巡航、悬停、过渡３种飞
行状态。其中，巡航状态下倾转旋翼机的布局与

普通固定翼螺旋桨飞机布局类似，但为了满足垂

直起降与悬停状态的性能要求，通常需要采用大

直径的旋翼作为推进装置以减小桨盘载荷，进而

提高气动效率。在巡航状态下，机翼等部件大部

分处于旋翼滑流区域内，导致旋翼滑流对全机气

动性能的影响也相应地大于一般的螺旋桨飞机。

因此，在进行倾转旋翼机设计时需要考虑旋翼滑

流带来的影响。当前关于旋翼滑流的研究手段主

要有风洞试验
［２５］
和数值模拟，数值模拟相对于

高成本、耗时长的风洞试验来说可以更快地得到

结果，得益于高速发展的计算机技术和数值理论，

基于 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程的 ＣＦＤ方法已成为研究
旋翼滑流影响的一种重要方法。

目前，旋翼滑流的数值模拟方法从桨叶模型

的选取上可以分为虚拟桨叶模型与真实桨叶模型

２类［６］
。虚拟桨叶模型是指将桨叶简化为一张薄

厚度等直径的圆面，通过在圆面上添加源项的方

式来模拟气流通过桨盘面后被加速、旋转的效

果
［７１２］
，通常也称为激励盘模型。例如，赵寅宇

等
［１０］
将叶素理论计算得到的动量源项添加至激

励盘模型中，研究了复合式高速直升机中旋翼对

流场的干扰问题，由于简化了旋翼外形，其计算效

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106005&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 马铁林，等：倾转旋翼机巡航状态旋翼滑流影响

率得到了相当大的提升，并得到了一些关于旋翼／
螺旋桨干扰流场的结论；夏贞锋

［１１］
根据非定常计

算得到的桨叶载荷建立了激励盘载荷分布模型，

提高了激励盘方法对螺旋桨滑流作用模拟的准确

度，成功实现了对滑流收缩及桨盘后气流旋转的

滑流流动特征的模拟。采用真实桨叶模型的方法

可根据求解方式选取的不同分为定常求解与非定

常求解 ２类。基于真实桨叶模型的多参考系
（ＭｕｌｔｉｐｌｅＲｅｆｅｒｅｎｃｅＦｒａｍｅ，ＭＲＦ）模型可以实现
流场的定常数值模拟，通过求解桨叶在某一相位

角下流场的瞬态解，将非定常问题转化为定常计

算
［１３１７］

。例如，陈广强
［１３］
、王科雷

［１４］
等均采用

ＭＲＦ模型分别对尾推式螺旋桨无人机的滑流效
应和分布式螺旋桨的滑流效应进行了模拟，对低

雷诺数下受螺旋桨滑流影响的机翼表面流动特征

变化进行了深入的研究，表明滑流效应使得桨盘

后部总压和流速增大，提高了机翼升力，但也会使

机翼阻力急剧恶化，反而降低了升阻比。基于动

态面搭接技术的滑移网格模型可以实现非定常滑

流效应研究
［１８２０］

。例如，付炜嘉
［１８］
、赵帅

［１９］
等

均采用滑移网格模型分别对直升机旋翼的尾涡

结构和涡桨飞机各部件受滑流的影响进行了研

究，通过使用滑移网格实现了对流场的高精度

数值模拟，初步揭示了螺旋桨滑流复杂尾迹流

动的特点，研究表明在滑流影响下全机升力与

阻力均被增大，升阻比和纵向静稳定度有所

降低。

近年来，国内外学者对滑流影响进行了较多

的数值模拟研究，但研究对象多数为直升机和螺

旋桨动力的固定翼飞机，而倾转旋翼与螺旋桨和

直升机旋翼均有不同之处，在巡航状态下倾转旋

翼产生的滑流区远大于螺旋桨，并且相关研究通

常采用一种方法针对一个设计点进行研究，而不

同方法具有各自的优势与局限，如何准确高效地

模拟巡航状态下旋翼滑流对倾转旋翼机气动特性

的影响是倾转旋翼机设计的一个重要内容。本文

针对旋翼滑流作用影响下的某倾转旋翼机巡航状

态流场，采用基于叶素理论建立的激励盘模型与

基于真实旋翼模型的 ＭＲＦ模型进行了定常数值
模拟，采用基于动态面搭接技术的滑移网格模型

进行了非定常数值模拟，对比分析了有无滑流状

态下气动特性的改变，研究了滑流的影响机理，并

对不同方法的适用性进行了评估。研究成果可为

倾转旋翼机的总体设计和气动设计提供相关

参考。

１　数值方法及验证

１．１　激励盘模型
激励盘模型将旋翼简化为一张薄厚度等直径

的圆面，忽略旋翼附近的细节流动，将旋翼对气流

的加速、旋转效果使用叶素理论计算得到的动量

源项时间平均后添加至控制方程中进行模拟。当

计算叶素气动力时，需要通过叶素当地迎角与雷

诺数信息查询二维翼型气动数据库得到升阻力系

数，再将叶素气动力按惯性坐标系下 ｘ、ｙ、ｚ三个
方向分解后求得 ３个方向的动量源项，由控制方
程更新流场后再对动量源项重新进行计算迭代，

直至流场最后收敛求得定常解。沿 ｘ、ｙ、ｚ三个方
向的动量源项计算式为

ｄＳｘ ＝－
ＮρＶ２ｃ（ＣＬｓｉｎβ＋ＣＤｃｏｓβ）ｄｓ

４πｒ
ｓｉｎ

ｄＳｙ ＝－
ＮρＶ２ｃ（ＣＬｓｉｎβ＋ＣＤｃｏｓβ）ｄｓ

４πｒ
ｃｏｓ

ｄＳｚ ＝
ＮρＶ２ｃ（ＣＬｃｏｓβ－ＣＤｓｉｎβ）ｄｓ

４π















ｒ

（１）

式中：ｄＳｘ、ｄＳｙ、ｄＳｚ分别为 ｘ、ｙ、ｚ三个方向的动量
源项；Ｎ为旋翼叶片数；ρ为密度；Ｖ为当地合速
度；ｃ为叶素弦长；ＣＬ、ＣＤ 分别为叶素翼型的升
力、阻力系数；β为入流角；ｄｓ为叶素面积；为叶
素相位角；ｒ为旋翼半径。具体推导过程详见文
献［６］。
１．２　ＭＲＦ模型

ＭＲＦ模型是将旋翼周围的流场包含在一个
圆柱形旋转区域内，从而与飞机所在的流场区分

开来，在该旋转流域内建立与旋翼具有相同旋转

方式的旋转坐标系，因此旋转区域内的网格与旋

翼保持相对静止，进而将旋转区域内的流场转化

为旋翼在某一相位角下的瞬态流场进行定常求

解。旋转区域与固定区域在搭接面处通过插值算

法进行惯性坐标系下的数据传递，从而实现旋翼

旋转运动在静态网格下的定常数值模拟
［１３］
。

ＭＲＦ模型中有关坐标变换如图 １所示。旋
转坐标系相对惯性坐标系以角速度 ω旋转，其原
点位置矢量用 ｒｏ表示，旋转域中某一点位置矢量
用 ｒ表示，则旋转域中流体速度可由式（２）进行
计算：

ｖｒ ＝ｖ－（ｖｔ＋ω×ｒ） （２）
式中：ｖｒ为旋转坐标系下流体的相对速度；ｖ为惯
性坐标系下流体的绝对速度；ｖｔ为旋转域的平移
速度。
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图 １　旋转坐标系与惯性坐标系

Ｆｉｇ．１　Ｒｏｔａｔｉｎｇａｎｄｉｎｅｒｔｉａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓ

１．３　滑移网格模型
采用基于动态面搭接技术的滑移网格模型可

以实现非定常数值模拟，旋转区域与静止区域通

过一个共同的面进行对接，不同子区域之间没有

重叠也没有空隙，在搭接面处不需要保证网格点

分布一一对应。与 ＭＲＦ模型不同之处在于：实际
计算时旋翼所在的旋转区域是真实旋转的，在每

一个物理时间步长内，旋转区域内的网格得到新

的坐标后会根据事先指定的搭接面组合重新搜索

搭接面处网格单元对应关系，将不同子区域间的

流场信息通过空间通量守恒插值算法在搭接面处

实现耦合和交换。

二维搭接面处网格如图 ２所示，图中，（ｉ，ｊ）
表示区域１网格中心的坐标，（ｎ，ｍ）表示区域 ２
网格中心的坐标。定义 Ｆ为 ｘ方向上的通量，按
照通量守恒的关系，应有

∫Ｆ（１）（ｘｉ＋１／２）ｄｙ＝∫Ｆ（２）（ｘｎ－１／２）ｄｙ （３）

定义 Ｆ（１）ｊ 、Ｆ
（２）
ｍ 分别为２个网格块某点处 ｘ方

向上的通量，采用分段近似插值的方法可以得到

Ｆ（１）ｊ ＝∑
ｍ
Ｆ（２）ｍ Ｎ

ｍ
ｊ （４）

Ｎｍｊ ＝

０　　　 　　　　　　ｙｍ＋１／２ ＜ｙｊ－１／２
０　　　　　　 　　　ｙｍ－１／２ ＞ｙｊ＋１／２

１
Δｙｉ∫

ｍｉｎ（ｙｍ＋１／２，ｙｊ＋１／２）

ｍａｘ（ｙｍ－１／２，ｙｊ－１／２）
ｄｙ　

ｙｍ＋１／２≥ ｙｊ－１／２∩

ｙｍ－１／２≤ ｙｊ＋１／













２

（５）
式中：Ｎｍｊ表示 ｘ坐标为 ｍ和 ｊ的相对重叠面积，

且有０≤Ｎｍｊ≤１。
由

∑
ｊ
ＮｍｊΔｙｉ＝Δｙｍ ＝ｙｍ＋１／２－ｙｍ－１／２ （６）

可以得到式（３）在搭接面处通量守恒的离散形
式为

∑
ｊ
Ｆ（１）ｊ Δｙｉ＝∑

ｍ
Ｆ（２）ｍ Δｙｍ （７）

图 ２　二维搭接面

Ｆｉｇ．２　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐａｔｃｈｅｄｉｎｔｅｒｆａｃｅ

三维搭接面的通量守恒方程具体求解详见文

献［２１］。
１．４　方法验证

为了验证数值方法的可靠性，将数值计算结

果与单独旋翼系统试验数据进行对比。

针对基于动量源的激励盘模型，以文献［２２］
中的旋翼模型作为算例，旋翼相关参数如表 １所
示。图３给出了激励盘后方０．１０４Ｒ和０．３２６Ｒ（Ｒ
为桨盘半径），两个位置处不同径向位置的动压 ｑ
计算值与试验值

［２２］
的对比，ｒ表示数据点所在位

置的半径大小。可以看出，计算值与试验值吻合

较好，证明了激励盘模型的可靠性。

　　针对所研究的倾转旋翼机采用的旋翼，进行
了１∶１模型地面静拉力试验，试验台架如图 ４所
示。旋翼安装角为 １０°，测试转速范围为 ３００～
１０００ｒ／ｍｉｎ，每隔 １００ｒ／ｍｉｎ取一次数据，同时使
用 ＭＲＦ模型进行数值模拟。旋翼表面网格如
图５所示，网格数量为 ６００万。将不同转速下
ＭＲＦ模型的计算值与单独旋翼地面试验所测的
试验值进行对比，从图 ６中可以看出，ＭＲＦ模型
计算的拉力值和转矩值均略大于试验值，但误差

始终在５％以内，证明 ＭＲＦ模型的结果具有较高
的可靠性。

由于 ＭＲＦ模型与滑移网格模型使用的计算
网格与搭接面相同，而且 ＭＲＦ模型所求解的是旋
翼在某一相位角下的瞬态流场，对 ＭＲＦ模型的验
证也能证明滑移网格模型的可靠性，不再进行重

复验证。

表 １　验证算例旋翼参数［２２］

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｏｔｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｅｘａｍｐｌｅ［２２］

参数　　 数值或翼型

旋翼半径／ｍ ０．９１４
桨毂半径／ｍ ０．２２９
旋翼翼型 ＮＡＣＡ００１２
旋翼弦长／ｍ ０．１
旋翼桨距／（°） １１
旋翼片数 ２

转速 ｎ／（ｒ·ｍｉｎ－１） １１６７

６２１１
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图 ３　激励盘模型动压计算值与试验值对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｖａｌｕｅｓａｎｄｔｅｓｔｖａｌｕｅｓｏｆａｃｔｕａｔｏｒｄｉｓｋｍｏｄｅｌ

图 ４　试验台架

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔｂｅｎｃｈ

图 ５　旋翼表面网格

Ｆｉｇ．５　Ｓｕｒｆａｃｅｇｒｉｄｏｆｒｏｔｏｒ

图 ６　ＭＲＦ模型计算值与试验值对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓａｎｄ

ｔｅｓｔｖａｌｕｅｓｏｆＭＲＦｍｏｄｅｌ

２　计算模型

本文所研究的倾转旋翼机布局如图 ７所示。

机翼以发动机短舱为界可分为内段翼与外段翼。

内段翼为平直翼，外段翼上反角为 １０°，并且可随
短舱共同进行倾转，采用 Ｖ型尾翼布局，右旋翼
旋转方向为顺时针（从机头方向看）。前机身下

方安装有光电吊舱，后机身上部为进气道，将进气

道采用堵锥进行修型简化模拟。计算时以机头为

原点，俯仰力矩系数参考点为重心位置，距离机头

图 ７　倾转旋翼机布局

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ

７２１１
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１．０１３ｍ，机翼与尾翼上的截面位置选取用于下文
进行压力系数与流线图的对比。与计算相关的参

数如表２所示。
为减少网格数量，选取飞机半模进行多块结

构网格划分，计算域前、后方距离飞机机头均为

３０倍机身长度，并设定为压力远场边界条件。不
带旋翼构型的网格数量为 ６５０万；采用激励盘模
型的网格数量为 ７８０万（见图 ８），由于机翼及发
动机短舱附近需要进行网格加密，而激励盘与机

翼及发动机短舱距离较近，为保证激励盘与机翼

之间的网格质量，将激励盘网格沿相同方向进行

网格加密处理；ＭＲＦ模型与滑移网格模型的网格
划分相同，网格数量为 １０８０万（见图 ９）。近壁
面第１层网格厚度满足 ｙ＋ ＝１，搭接面网格切面

表 ２　倾转旋翼机参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ

参数　　 数值

机翼翼展／ｍ ３．５

机翼面积／ｍ２ １．１８

机翼安装角／（°） ３

巡航高度／ｋｍ ４

平均气动弦长／ｍ ０．３３

飞行速度／（ｋｍ·ｈ－１） １５０

旋翼转速 ｎ／（ｒ·ｍｉｎ－１） １５００

旋翼直径／ｍ １．５

图 ８　激励盘模型计算网格

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓｏｆａｃｔｕａｔｏｒｄｉｓｋｍｏｄｅｌ

图 ９　搭接面网格切面示意图

Ｆｉｇ．９　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｌｉｃｅｏｆｐａｔｃｈｅｄｉｎｔｅｒｆａｃｅｇｒｉｄｓ

示意如图 ９所示。基于有限体积法求解 ＲＡＮＳ
（ＲｅｙｎｏｌｄｓＡｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ）方程，空间离散
均采用二阶迎风差分格式，湍流模型选用 ＳＳＴｋω
模型，所有计算在 Ｆｌｕｅｎｔ软件中进行。

３　滑流影响分析

３．１　全机气动特性

图１０给出了激励盘模型、ＭＲＦ模型的计算

结果与无滑流状态的对比。图中：横坐标 α为来

流迎角，纵坐标 ＣＬ、ＣＤ、Ｋ、Ｃｍ分别为升力系数、阻
力系数、升阻比、俯仰力矩系数。

由图１０（ａ）可以看出，旋翼滑流对于全机升

力的影响并不明显，在所计算的迎角范围内与无

滑流计算结果接近一致；由图１０（ｂ）可以看出，当

机身迎角大于３°时，有滑流状态相比无滑流状态

全机阻力增大，且随着迎角的增大阻力系数的增

幅随之相应增加。考虑到 ＭＲＦ模型更加接近真
实情况，因此在讨论滑流对全机气动影响时主要

以该方法为主。可以看出，当迎角为 ３°时，阻力

系数增加了７．８％，当迎角为 １５°时，阻力系数增

加了１４．７％，说明滑流对阻力的影响更加显著。
由于阻力系数的增加更加明显，有滑流状态下的

全机升阻比下降，最大升阻比降低了 ７．５％；从

图１０（ｄ）中的线性段斜率可以看出，滑流影响使

得全机纵向静稳定度增加了 １７．１％，当升力系数

大于０．２时，即从机身迎角大于 －３°开始，全机低
头力矩增大。

图１１给出了 ＭＲＦ模型计算下的各部件阻力

系数与俯仰力矩系数有无滑流状态的对比。可以

发现，机翼对阻力系数的增加、Ｖ尾对低头力矩的
增加贡献最大。

３．２　滑流影响机理

图１２给出了 ０°与 ６°迎角下 ＭＲＦ模型计算
的有滑流状态与无滑流状态的全机上下表面压力

系数 Ｃｐ云图对比。从图１２（ａ）、（ｂ）可以看出，有
滑流状态上表面的低压区并未得到明显扩大，下

表面高压区分布也接近一致，说明滑流的影响作

用在小迎角下并不明显。而从图 １２（ｃ）、（ｄ）可

以看出，有滑流状态上表面内段翼的低压区有所

扩大，下表面内段翼前缘附近高压区变得更加明

显，由此可见随着迎角的增大旋翼滑流的影响作

用也会变大。

为进一步探究滑流对整机气动特性的影响，

在内段翼和外段翼上选取 Ｙ＝０．４８ｍ、Ｙ＝１．５ｍ

８２１１
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图 １０　有／无滑流全机气动特性对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ

图 １１　有／无滑流各部件气动特性对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ

两处截面，如图７所示，分别对应旋翼滑流的上洗
区与下洗区，图１３给出了２处截面在迎角为０°和
６°下的压力系数分布。在旋翼上行运动一侧，从
图１３（ａ）、（ｂ）可以看出，Ｙ＝０．４８ｍ处截面在 ０°
迎角时上表面负压绝对值有所增大而下表面压力

变化不大，而 ６°迎角时压力分布改变较为明显，
上下表面压力系数绝对值增大，说明产生了升力

增量。而在旋翼下行运动一侧，从图 １３（ｃ）、（ｄ）
可以看出，Ｙ＝１．５ｍ处截面上下表面压力系数绝
对值均有不同程度的减小，说明相对无滑流状态

外段翼的升力下降。

图１４给出了 Ｘ＝１ｍ截面有无滑流速度 Ｖ
云图的对比。可以看出，０°迎角有滑流状态内段
翼上表面气流被加速，随着迎角增大加速效果则

更加明显，外段翼表面流速在 ０°迎角时变化不
大，而在６°迎角时上表面流速有减小的趋势。如
图１５所示，Ｘ＝１ｍ截面当地迎角增量 Δα变化，
０°迎角时内段翼当地迎角没有明显的改变，而外
段翼上表面当地迎角被减小，且越靠近翼尖减小

程度越大，６°迎角时内段翼下表面当地迎角有 ３°
左右的增量，范围从翼根延续至短舱，外段翼当地

迎角则进一步下降。

９２１１
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图 １２　有／无滑流压力系数云图对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ

ｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ

由此可见，当迎角较小时，内段翼主要受旋翼

滑流加速效应影响，上表面流速增大，进而使得上

下翼面压差增大，但是当地迎角变化不大，产生升

力增量，外段翼则主要受旋翼滑流旋转效应影响，

当地迎角被减小，升力下降，此时机翼迎角仍处于

升力系数线性段的迎角范围内。虽然机翼上的升

力分布受滑流影响发生了改变，但机翼升力总量

受到滑流的加速与旋转效应的影响很小。当迎角

较大时，内段翼不仅上表面流速被增大，同时受到

旋翼上行运动产生的滑流上洗作用使得当地迎角

也得到了提高，而外段翼受滑流影响的趋势无太

大变化，只是影响效果有所增强。综合来看，内段

图 １３　有／无滑流机翼截面压力系数分布对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｗｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ
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翼受旋翼滑流加速旋转效应引起的升力增量大于

内段翼的升力损失量，升力总量有所增加。

为了探究旋翼滑流对 Ｖ尾的影响，在 Ｖ尾上
游１０ｃｍ处布置 ２个动压监测点，如图 １６所示。
动压监测结果如表３所示。表中：ｑＵ和ｑＰ分别表
示无滑流和有滑流状态下的动压值，下标 １、２表
示监测点的序号，Δ表示动压增加的比例。可以
看出，相对于无滑流状态，有滑流状态下 Ｖ尾上
游的动压有所提高，并且随着迎角的增大，动压增

加的幅度越大。靠近 Ｖ尾翼尖的 Ｐｏｎｉｔ２的动压
值及动压增量均大于 Ｐｏｉｎｔ１，从 Ｖ尾与旋翼的位

图 １４　有／无滑流速度云图对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｗｉｔｈａｎｄ

ｗｉｔｈｏｕｔｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ

置关系来看，Ｖ尾翼尖部分仍处于旋翼滑流区内，
因此受到滑流加速效应的影响要大于翼根部分。

图 １５　Ｘ＝１ｍ截面当地迎角增量变化

Ｆｉｇ．１５　Ｉｎｃｒｅｍｅｎｔｏｆｌｏｃａｌａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆ

Ｘ＝１ｍｓｅｃｔｉｏｎ

图 １６　Ｖ尾动压监测点布置

Ｆｉｇ．１６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ

ｐｏｉｎｔｏｆＶｔａｉｌ

表 ３　不同迎角下 Ｐｏｉｎｔ１与 Ｐｏｉｎｔ２的动压监测值

Ｔａｂｌｅ３　ＤｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆＰｏｉｎｔ１ａｎｄＰｏｉｎｔ２ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ

α／（°） ｑＵ１／Ｐａ ｑＰ１／Ｐａ Δ１／％ ｑＵ２／Ｐａ ｑＰ２／Ｐａ Δ２／％

０ ６７４．６ ６８９．６ ２．２２ ６９９．８ ７３９．５ ５．６７

３ ６２０．４ ６５０．６ ４．８７ ７００．９ ７６２．４ ８．７７

６ ５６２．８ ６００．９ ６．７７ ７０２．８ ７８９．８ １２．３８

９ ５８０．６ ６３０．６ ８．６１ ７０５．４ ８１７ １５．８２

　　图１７和图１８给出了６°迎角下Ｙ＝０．４８ｍ截
面机翼和尾翼附近的速度云图与压力系数分布曲

线。可以看出，有滑流状态下 Ｖ尾已经处于滑流
的加速影响区域内，导致 Ｖ尾附近动压明显增
加。需要指出的是，虽然旋翼滑流在一定程度上

改变了 Ｖ尾的当地迎角，但与动压增加带来的影
响相比较小，相对无滑流状态 Ｖ尾上下表面压力
系数绝对值均被增大，即 Ｖ尾产生的升力分量增
加，这与图１１相符。因此，旋翼滑流的加速作用
会使 Ｖ尾产生的升力增大，提高了 Ｖ尾效率，纵

１３１１
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图 １７　有／无滑流速度云图与流线对比

（α＝６°，Ｙ＝０．４８ｍ）

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒａｎｄ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ

（α＝６°，Ｙ＝０．４８ｍ）

图 １８　有／无滑流 Ｖ尾截面压力系数分布对比

（α＝６°，Ｙ＝０．４８ｍ）

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

Ｖｔａｉｌｓｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ

（α＝６°，Ｙ＝０．４８ｍ）

向静稳定度增加，低头力矩增大。

３．３　滑流非定常影响
基于 ＭＲＦ模型计算得到的定常流场是旋翼

在某一相位角下的瞬态流场，而实际在一个旋转

周期内旋翼相位角的不断改变会产生非定常滑

流，因此，采用滑移网格模型对 ０°巡航迎角下的
旋翼滑流进行非定常数值模拟。旋翼转速为

１５００ｒ／ｍｉｎ，则一个旋转周期为０．０４ｓ，在一个旋
转周期内进行 ３６０步物理时间推进，每一物理时
间步内旋翼转动 １°，子迭代步数为 ４０步，计算
４个旋转周期，时长为０．１６ｓ。

为了探究滑流区非定常流动对全机气动特性

的影响，图１９给出了全机气动特性随时间变化曲
线。可以看出，由于采用了两叶旋翼，每一个旋转

周期内气动特性会出现 ２次周期性波动，而旋翼
桨盘面积较大，大部分机翼都处于旋翼的滑流影

响中，气动特性波动范围较大。其中，升力系数波

图 １９　全机气动特性随时间变化情况（α＝０°）

Ｆｉｇ．１９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｔｉｍｅ（α＝０°）

２３１１
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动范围为０．５４～０．５９，波动幅度为 ９．０％，阻力系
数波动范围为０．０４３～０．０４８，波动幅度为 １０．８％，
升阻比波动范围为１１．４～１３．３，俯仰力矩系数波
动范围为 ０．００６～０．０４。同时，波动幅度也会随
着迎角的增大而增大。由此可见，旋翼滑流对飞

机稳定性的影响非常明显。

４　数值方法结果对比

４．１　激励盘模型与 ＭＲＦ模型
图２０给出了０°迎角下激励盘模型和ＭＲＦ模

型计算得到的全机上表面压力系数云图对比。可

以看出，两者计算所得的压力分布相似，仅在短舱

与内段翼连接处的附近有所差异。这是由于两者

对旋翼根部的简化处理方式不同所引起的，可以认

为２种模型的计算结果在一定程度上具有一致性。
图２１给出了激励盘模型与ＭＲＦ模型在６°迎

角下压力云图及流线示意图。激励盘模型计算得

到的流线在经过激励盘面后方向改变不太明显，

而 ＭＲＦ模型计算得到的流线在经过旋翼后方向

图 ２０　激励盘与 ＭＲＦ模型计算的压力系数云图

对比（α＝０°）

Ｆｉｇ．２０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙａｃｔｕａｔｏｒｄｉｓｋａｎｄＭＲＦｍｏｄｅｌｓ（α＝０°）

图 ２１　激励盘与 ＭＲＦ模型压力系数云图及流线

对比（α＝６°，Ｚ＝０．１６ｍ）

Ｆｉｇ．２１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒａｎｄ

ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｂｅｔｗｅｅｎａｃｔｕａｔｏｒｄｉｓｋａｎｄＭＲＦ

ｍｏｄｅｌｓ（α＝６°，Ｚ＝０．１６ｍ）

有所改变，体现了滑流的旋转作用。图２２给出了
６°迎角下激励盘模型计算得到的 Ｘ＝１ｍ截面当
地迎角增量变化。通过与图 １５（ｂ）对比可以发
现，虽然激励盘模型也能预测机翼表面当地迎角

的变化，但是对于远离机翼表面的位置并不能有

效模拟出气流经过桨盘后方向改变的结果，说明

较大迎角下 ＭＲＦ模型能更为真实地模拟滑流旋
转效应。

图 ２２　激励盘模型 Ｘ＝１ｍ截面当地迎角增量变化

Ｆｉｇ．２２　ＩｎｃｒｅｍｅｎｔｏｆｌｏｃａｌａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｆＸ＝１ｍ

ｓｅｃｔｉｏｎｏｆａｃｔｕａｔｏｒｄｉｓｋｍｏｄｅｌ

通过以上分析，可以对激励盘模型与 ＭＲＦ模
型适用性进行评估。激励盘模型将旋翼简化为一

张圆盘面后可以降低网格数量和网格要求，具有

方法简单、计算速度快的特点，适用于飞机概念设

计阶段考虑滑流效应进行快速气动分析和方案优

化，也可用于旋翼性能的快速评估。ＭＲＦ模型采
用了真实旋翼模型，为了高精度保留旋翼几何外

形，需要在旋翼表面生成高质量的贴体网格，并且

旋翼所在的旋转流域也需要满足一定的网格质量

和数量要求，相比激励盘模型对于网格要求大幅

提升，但在迎角较大的情况下对于模拟滑流加速

和旋转效果比激励盘模型更为真实，可用于进行

旋翼模型的优化或安装位置的调整等研究
［２３］
。

４．２　ＭＲＦ模型与滑移网格模型
针对本文研究对象，将旋翼相位角每 ４５°进

行一次划分，共４种计算状态，具体如图２３所示。
采用 ＭＲＦ模型进行定常计算，图 ２４给出了不同

图 ２３　ＭＲＦ模型 ４种旋翼相位角示意

Ｆｉｇ．２３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｏｕｒｒｏｔｏｒｐｈａｓｅａｎｇｌｅｓｏｆＭＲＦｍｏｄｅｌ

３３１１



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 ２０２１年　

图 ２４　ＭＲＦ模型 ４种旋翼相位角气动特性曲线

Ｆｉｇ．２４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｆｏｕｒ

ｒｏｔｏｒｐｈａｓｅａｎｇｌｅｓｏｆＭＲＦｍｏｄｅｌ

相位角条件下的气动特性曲线。可以看出，计算

结果在变化趋势上保持一致，但从每个迎角下的

结果来看相互存在着差异，而且随着迎角的增大

气动特性的差异也越大，说明滑流的周期性影响

会随着迎角的增大而增大。

为了进一步比较不同相位角的定常计算结果

与非定常计算结果，图２５给出了两者在同一周期

内的结果对比。可以看出，ＭＲＦ模型计算结果随

着相位角变化的趋势与滑移网格模型计算结果随

时间变化的趋势具有一致性，ＭＲＦ模型计算结果

的波动范围也与非定常结果相符合。但是由于

ＭＲＦ模型只能给出某一相位角下的结果，不具有

连续性，无法预估 ２个相位角之间气动特性的变

化趋势，如图２５（ｂ）所示，在０．０１０～０．０１５ｓ范围

内，阻力系数变化出现一个峰值，但 ＭＲＦ模型计

算结果并不能预测该变化趋势。图 ２６给出了 ０°

与９０°相位角 ＭＲＦ模型与滑移网格模型计算的

压力系数云图对比。可以看出，两者压力分布具

有一致性。当旋翼处于 ９０°相位角位置时，对机

翼前来流遮挡效果变大，因此图 ２６（ｂ）中机翼上

表面低压区有所减小，２种模型计算结果均能体

现该变化。综上所述，采用 ＭＲＦ模型更改旋翼相

位角的方法也能较好地得到全机气动特性受旋翼

滑流周期性影响的结果。

通过以上分析，可以对滑移网格模型进行

评估。滑移网格模型与 ＭＲＦ模型网格生成方法

一致，不同之处在于旋转流域的网格是真实旋

转的，因此相比 ＭＲＦ模型可以更加真实地模拟

旋翼与飞机的相互作用，但是进行非定常计算

通常需要花费大量计算资源。倾转旋翼机由于

使用大直径的旋翼，旋翼旋转会对全机产生周

期性的影响，采用滑移网格模型针对一个设计

点进行高精度的非定常滑流效应影响研究更为

合适，但是非定常模拟难以直观得到合理简化

非定常影响并满足分析精度要求的飞机气动特

性。采用 ＭＲＦ模型进行多个迎角下的定常计算

可以更为快速地得到全机气动特性，而通过更

改旋翼相位角的方式也可以模拟旋翼的周期性

影响，更适合在对飞机气动性能进行评估时

使用。

结合４．１节中对激励盘模型与 ＭＲＦ模型的

评估，将 ３种数值方法的特点及适用性总结，如

表４所示。
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图 ２５　ＭＲＦ模型与滑移网格模型计算结果

对比（α＝０°）

Ｆｉｇ．２５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＭＲＦａｎｄ

ｓｌｉｄｉｎｇｍｅｓｈｍｏｄｅｌｓ（α＝０°）

图 ２６　ＭＲＦ模型与滑移网格计算的压力系数

云图对比 （α＝０°）

Ｆｉｇ．２６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ

ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙＭＲＦａｎｄｓｌｉｄｉｎｇｍｅｓｈｍｏｄｅｌｓ（α＝０°）

表 ４　三种数值方法评估
Ｔａｂｌｅ４　Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｓ

方法 旋翼模型 网格量 计算时间 精度 适用范围

激励盘 虚拟 少 短 低 定常

ＭＲＦ 真实 多 中 中 定常

滑移网格 真实 多 长 高 非定常

５　结　论

本文以选取两叶旋翼的某倾转旋翼机为对

象，采用基于激励盘模型、ＭＲＦ模型、滑移网格模
型３种数值模拟方法进行了旋翼滑流对全机气动
特性的影响研究，得出以下结论：

１）旋翼滑流对全机升力影响并不明显，有无
滑流计算结果接近一致，全机阻力有滑流状态相

比无滑流状态增大，且随着迎角的增大增幅随之

相应增加，全机最大升阻比降低了 ７．５％，纵向静
稳定度增加了１７．１％，低头力矩增大。根据各部
件有无滑流气动特性对比可以看出，机翼对阻力

系数的增加、Ｖ尾对低头力矩的增加贡献最大。
２）滑流影响会改变机翼表面的升力分布，当

迎角较小时，升力总量变化不大，但随着迎角的增

大，滑流的加速旋转效应增大了内段翼表面流速

和当地迎角，升力总量得到提高。

３）Ｖ尾受到旋翼滑流加速作用的影响，当地
动压有所提高，并且随着迎角的增大，动压增加的

５３１１
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幅度越大，因此 Ｖ尾产生的升力增大，引起全机
低头力矩增加，同时也有助于提高 Ｖ尾效率和纵
向静稳定度。

４）倾转旋翼机采用的旋翼桨盘面积大、转速
低，在一个旋转周期内会对全机气动特性产生影

响造成周期性波动，随着迎角的增大影响也越大，

可以考虑优化旋翼桨叶数量与旋翼的安装位置以

满足设计要求。

５）激励盘模型与 ＭＲＦ模型进行的定常计算
是对滑流非定常影响的合理简化，激励盘模型适

用于飞机概念设计阶段考虑滑流效应进行快速气

动分析和方案迭代；ＭＲＦ模型适合对飞机气动性
能进行评估时使用；滑移网格模型更适合进行高

精度旋翼滑流非定常影响研究。
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［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３７（９）：

２６６９２６７８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］张小莉，张一帆．螺旋桨滑流对增升装置气动特性影响研

究［Ｊ］．航空计算技术，２０１１，４１（４）：１３．

ＺＨＡＮＧＸＬ，ＺＨＡＮＧＹＦ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒ

ａｎｄｈｉｇｈｌｉｆｔｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＣｏｍｐｕｔｉｎｇＴｅｃｈｎｉｑｕｅ，

２０１１，４１（４）：１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］任晓峰，段卓毅，魏剑龙．滑流对飞机纵向静稳定性影响的

数值模拟［Ｊ］．空气动力学学报，２０１７，３５（３）：３８３３９１．

ＲＥＮＸＦ，ＤＵＡＮＺＹ，ＷＥＩＪＬ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｐｒｏ

ｐｅｌｌｅｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ ｅｆｆｅｃｔｓｏｎｐｉｔｃｈｉｎｇｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３５（３）：３８３３９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］徐家宽，白俊强，黄江涛，等．考虑螺旋桨滑流影响的机翼气

动优化设计［Ｊ］．航空学报，２０１４，３５（１１）：２９１０２９２０．

ＸＵＪＫ，ＢＡＩＪＱ，ＨＵＡＮＧＪＴ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｄｅｓｉｇｎｏｆｗｉｎｇｕｎｄｅｒｔｈｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３５（１１）：２９１０

２９２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］付炜嘉，李杰，娄琪琳．基于动态面搭接技术的直升机旋翼

流场分析［Ｊ］．应用力学学报，２０１４，３１（３）：３１１３１６．

ＦＵＷ Ｊ，ＬＩＪ，ＬＯＵＱＬ．Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆ

ｍａｇｎｅｔｉｃｆｌｕｉｄｓａｔｕｒａｔｅｄｐｏｒｏｅｌａｓｔｉｃｍｅｄｉｕｍ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１４，３１（３）：３１１３１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ６期 马铁林，等：倾转旋翼机巡航状态旋翼滑流影响

［１９］赵帅，段卓毅，李杰，等．涡桨飞机螺旋桨滑流气动干扰效应

及流动机理［Ｊ］．航空学报，２０１９，４０（４）：１６３１７４．

ＺＨＡＯＳ，ＤＵＡＮＺＹ，ＬＩＪ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｅｆｆｅｃｔｓａｎｄｆｌｏｗ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｆｏｒｔｕｒｂｏｐｒｏｐａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１９，４０（４）：１６３１７４

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＲＯＯＳＥＮＢＯＯＭＥＷ Ｍ，ＳＴＲＭＥＲＡ，ＳＣＨＲ?ＤＥＲＡ．Ａｄ

ｖａｎｃｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ ｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２０１０，４７

（１）：２８４２９１．

［２１］ＲＡＩＭ Ｍ．Ａｒｅｌａｘａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｔｏｐａｔｃｈｅｄｇｒｉｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ

ｗｉｔｈＥｕｌｅｒｅｑｕａｔｉｏｎｓ：ＡＩＡＡ８５０２９５［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９８５．

［２２］ＭＣＫＥＥＪＷ，ＮＡＥＳＥＴＨＲＬ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｄｒａｇｏｆｆｌａｔｐｌａｔｅｓａｎｄｃｙｌｉｎｄｅｒｓｉｎｔｈｅｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｏｆａｈｏｖｅｒｉｎｇ

ｒｏｔｏｒ：ＮＡＣＡＴＮ４２３９［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＣＡ，１９５８．

［２３］孙俊磊，王和平，周洲，等．螺旋桨滑流对菱形翼布局无人

机气动的影响［Ｊ］．航空学报，２０１８，３９（１）：１４１１５４．

ＳＵＮＪＬ，ＷＡＮＧＨＰ，ＺＨＯＵＺ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｐｒｏｐｅｌｌｅｒｓｌｉｐ

ｓｔｒｅａｍ ｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｄｉａｍｏｎｄｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎＵＡＶ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉ

ｃａ，２０１８，３９（１）：１４１１５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

Ｅｆｆｅｃｔｏｆｒｏｔｏｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｉｎｃｒｕｉｓｅｍｏｄｅ
ＭＡＴｉｅｌｉｎ１，ＺＨＡＮＧＺｉｌｕｎ２，ＬＩＵＺｈｅｎｃｈｅｎ１，，ＷＡＮＧＸｉａｎｇｓｈｅｎｇ２，ＨＡＯＳｈｕａｉ２，３

（１．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＵｎｍａｎｎｅｄＳｙｓｔｅｍ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＨｉｗｉｎｇＧｅｎｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎＥｑｕｉｐｍｅｎｔＣｏ．，Ｌｔｄ．，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｎｅｅｄｓｔｏｔａｋｅｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔｔｈｅｐｏｗｅｒｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｔａｋｅｏｆｆａｎｄ
ｌａｎｄｉｎｇａｎｄｈｉｇｈｓｐｅｅｄｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔ，ａｎｄｕｓｉｎｇｌａｒｇｅｄｉａｍｅｔｅｒｒｏｔｏｒａｓｔｈｅｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｄｅｖｉｃｅｗｉｌｌｍａｋｅｍｏｓｔｏｆ
ｔｈｅｗｉｎｇｉｎｔｈｅｒｏｔｏｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍａｒｅａ，ｗｈｉｃｈｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｏｍｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｐｒｏｐｅｌｌｅｒａｉｒｃｒａｆｔ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏ
ｅｖａｌｕａｔｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｓａｎｄｓｔｕｄｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｒｏｔｏｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｏｎｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ
ｏｆａｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｔｗｏｂｌａｄｅｒｏｔｏｒｉｎｃｒｕｉｓｅｍｏｄｅ，ｔｈｅａｃｔｕａｔｏｒｄｉｓｋｍｏｄｅｌ，ｔｈｅＭｕｌｔｉｐｌｅＲｅｆｅｒｅｎｃｅ
Ｆｒａｍｅ（ＭＲＦ）ｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｓｌｉｄｉｎｇｍｅｓｈｍｏｄｅｌａｒｅｕｓｅｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙｆｏｒｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｕｄｙ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｎｏｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ，ｔｈｅｓｔｅａｄｙｅｆｆｅｃｔｏｆｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｉｎｃｒｅａｓｅｓｔｈｅｄｒａｇｏｆｔｈｅｗｈｏｌｅ
ａｉｒｃｒａｆｔ，ａｎｄｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ７．５％．Ｔｈｅｌｉｆｔｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｔａｉｌｗｉｎｇｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄ．
Ｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄｂｙ１７．１％ ａｎｄｔｈｅｐｉｔｃｈｄｏｗｎｍｏｍｅｎｔｏｆｔｈｅｗｈｏｌｅａｉｒｃｒａｆｔｉｓｉｎ
ｃｒｅａｓｅｄ．Ｗｈｅｎｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｉｓｓｍａｌｌ，ａｌｔｈｏｕｇｈｔｈｅｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｃｈａｎｇｅｓｔｈｅｌｉｆｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｔｈｅｗｉｎｇ
ｓｕｒｆａｃｅ，ｔｈｅｌｉｆｔｏｆｔｈｅｗｈｏｌｅａｉｒｃｒａｆｔｄｏｅｓｎｏｔｃｈａｎｇｅｍｕｃｈ．Ｔｈｅｕｎｓｔｅａｄｙｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｓｌｉｐｓｔｒｅａｍｃａｕｓｅｓ
ｐｅｒｉｏｄｉｃｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ．Ｔｈｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｒａｎｇｅｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ａｎｄｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｒｅ９．０％ ａｎｄ１０．８％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ，ｔｈｅｆｌｕｃｔｕａ
ｔｉｏｎｒａｎｇｅａｌｓｏｉｎｃｒｅａｓｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ；ｒｏｔｏｒｓｌｉｐｓｔｒｅａｍ；ａｃｔｕａｔｏｒｄｉｓｋ；ＭｕｌｔｉｐｌｅＲｅｆｅｒｅｎｃｅＦｒａｍｅ（ＭＲＦ）ｍｏｄｅｌ；
ｓｌｉｄｉｎｇｍｅｓｈｍｏｄｅｌ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８２８１４：２４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８２８．１０５５．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＢｅｉｊｉｎｇＭｕｎｉｃｉｐａｌＳｃｉＴｅｃｈＰｒｏｇｒａｍ（Ｚ１８１１００００３２１８０１５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｚｈｅｎｃｈｅｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＮＡＣＡ００３０的波纹状翼型气动特性探索
张庆１，２，叶正寅３，

（１．西安航空学院 飞行器学院，西安 ７１００７７；　２．南洋理工大学 机械与航空工程学院，新加坡 ６３９７９８；

３．西北工业大学 航空学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：相对于光滑翼型，波纹状翼型的气动特性呈现出一些独特现象。为了深入
探索这种布局的气动特点，在前期风洞试验的基础上，以 ＮＡＣＡ００３０翼型为基础，设计了一组
具有不同外形特征的波纹状翼型，开展了非定常数值模拟工作，详细研究了低雷诺数（Ｒｅ＝
１２×１０４）流动情况下波纹状外形对流场涡流结构和总体气动特性的影响规律。计算结果表
明：相对于光滑翼型，波纹状翼型流动的分离流现象更明显，升力和升力线斜率有明显下降，但

推迟了失速现象。波纹状翼型表面越光顺，气动特性越接近于光滑翼型。虽然波纹状翼型的

压差阻力大于光滑翼型，但是波纹状外形产生的回流可以减小摩擦阻力。

关　键　词：波纹状翼型；光滑翼型；低雷诺数流动；气动特性；流场结构
中图分类号：Ｖ２１１．４１＋２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１３８０７

　　进入２１世纪以来，随着柔性材料相关技术的
发展和进步，柔性充气式飞行器以其可折叠、结构

质量轻的优势引起了航空航天新型飞行器设计领

域内的广泛关注
［１４］
。美国、瑞士、英国等先后研

制并试飞了不同类型的充气式飞机
［２３］
，美国、俄

罗斯等也相继开展了充气式太空再入探测器的研

究
［５８］
。由于充气式柔性材料的结构承力特点，

充气式机翼的外形并不能像传统硬式机翼那样光

顺，其表面一般都是波纹状的，存在着一定程度的

凸凹
［９１１］
。目前为止，常见的充气式机翼构型一

般有 ２种。一种是多梁式机翼，上下翼型的蒙皮
通过中间的拉条约束，整体性较好，承载能力较

强。另一种是多管式机翼，内部包含不同直径的

圆柱式充气结构，这些圆柱外再蒙上外蒙皮结构，

内部的圆柱与外层的外蒙皮结构刚好相切，由于

具有２层柔性结构，多管式机翼的密封性能好，抗
毁损能力较强。此外，自然界的一些飞行昆虫

（如蜻蜓、蝗虫）的翅膀表面也是褶皱形的非光滑

表面
［１２１３］

。受到这些启示，笔者所在的课题组近

年来以波纹状翼型相关流动为研究对象，开展了

风洞试验研究及数值仿真分析
［２３，９１０］

。已完成的

风洞试验和数值模拟结果表明，翼型表面的波纹

状凸凹结构会显著改变翼型的涡流发展特性及总

体气动特性。

虽然国内外的一些研究机构对波纹状翼型的

气动特性进行过风洞试验研究
［１２１４］

和数值模拟

研究
［１５２０］

，但是由于所研究翼型的单一性，所得

结论对其他翼型的适用性尚待考证，尚未形成系

统性的规律和认识，还远未达到指导工程实践的

程度。为了充分理解充气式翼型的气动特性，本

文根据前期研究结果，以较厚的 ＮＡＣＡ００３０翼型
为基础，设计了一组具有不同几何特征的波纹状

翼型，开展了数值模拟，详细研究了低雷诺数情况

下表面波纹状外形变化对此类飞行器气动特性的

影响规律。在当前大力发展通用航空和变体飞行

器的时代背景下，希望能为未来新型飞行器的研

qwqw
新建图章
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制提供理论基础和技术支撑。

１　几何模型、计算方法及算例验证
为了厘清这些波纹状外形对气动特性的影响

规律，以较厚的翼型 ＮＡＣＡ００３０为基础，用了多段
内切圆弧构造了一组波纹状外形的翼型，如图 １
所示，并通过数值模拟定量研究了波纹状外形带

来的流场及气动特性变化。图１中的单点划线是
ＮＡＣＡ００３０翼型，而另外 ３条线是在 ＮＡＣＡ００３０
基础上，分别用 １４个、２１个、３４个内切圆构造的
波纹状翼型，所有圆弧的圆心均位于弦线上，因此

波纹状翼型也是上下对称的。由图１可知，内切圆
数量越多，翼型表面光顺程度越高，与 ＮＡＣＡ００３０
翼型的轮廓也越接近。

数值计算的来流条件与在西北工业大学低湍

流度风洞进行的风洞试验完全一致
［２，９］
，所有翼

型的弦长 ｃ均为 ０．１ｍ，来流风速 Ｖ∞为 ２０ｍ／ｓ，
温度为２７．５℃，压力为９５．１９ｋＰａ，迎角变化范围
为０°～１６°，计算间隔为２°，基于翼型弦长的雷诺
数 Ｒｅ＝１２×１０４。

本文数值模拟的重点在于：验证计算方法对

低雷诺数流动的气动力计算及对波纹翼型褶皱处

细微流动结构的捕捉能力，考虑到商业软件的普

适性及鲁棒性，选择 ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔ１９．５作为本文
的流场模拟工具，所有的计算工作在新加坡南洋

理工大学高性能计算中心 Ｇｅｋｋｏ集群上完成。其
中，流场求解部分采用基于 ＳＡ湍流模型的有限
体积法，计算网格采用混合网格，包括附面层内的

四边形单元（３组模型单元总数分别为 ５６１×４１、
８４１×４１、１３６１×４１）及其他区域内采用阵面推进
法生成的三角形网格单元（约为 ２５０００），不同区
域的网格分布情况如图 ２所示。远场为圆形，半

图 １　基于 ＮＡＣＡ００３０翼型的波纹状翼型

Ｆｉｇ．１　ＷａｖｙａｉｒｆｏｉｌｂａｓｅｄｏｎＮＡＣＡ００３０

径为２５ｃ，附面层第一层高度为 １．０×１０－５ｍ（相

应的 ｙ＋ ＝１．０），增长率为 １．１２，总层数为 ４１层。

由于参考时间尺度 τ＝ｃ／Ｖ∞ ＝０．００５ｓ，非定常时
间步长取为 ０．０００１ｓ，内迭代次数为 ４０，总时间
为２０００步。

为了验证本文计算方法的可靠性，首先采用

Ｆｌｕｅｎｔ及文献［９］中的计算方法分别计算了 ＮＡ
ＣＡ００３０模型在迎角为 ８°时翼型表面的压力系数
Ｃｐ分布情况（自由来流参数与文献［９］一致），详

图 ２　不同位置的计算网格分布

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

９３１１
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细结果如图３所示。可知，在该迎角下，Ｆｌｕｅｎｔ模
拟结果和文献［９］方法模拟结果在下表面几乎完
全重合，只是在上表面的数值有细微区别，Ｆｌｕｅｎｔ
计算数值稍稍偏大，在上表面压力最低点处２种方
法差别约为 ３％，这在工程允许的误差范围之内。
总的来说，可以认为本文的计算方法和数值结果是

可靠的，可以用来模拟此雷诺数下的流动特性。

图 ３　ＮＡＣＡ００３０翼型的压力系数对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒ

ＮＡＣＡ００３０ａｉｒｆｏｉｌ

２　数值模拟结果计算和分析

图４为不同模型总体气动特性随迎角 α的变
化，图４（ａ）～（ｄ）分别对应升力系数 ＣＬ、阻力系
数 ＣＤ、阻力系数分量（压差阻力系数 ＣＤＰ和摩擦
阻力系数 ＣＤｆ）和升阻比 Ｋ。注意，这里计算升力

系数和阻力系数时参考面积取为 ０．１ｍ２，摩擦阻
力由物面空气黏性作用在来流方向积分得到，压

差阻力由物面的压力分布在来流方向积分得到。

由图４（ａ）可知，波纹状翼型和 ＮＡＣＡ００３０翼型的
升力变化趋势类似，随着来流迎角的增加，升力都

是先线性增加。但是，光滑翼型的升力增加到最

大值（α＝１４°）后开始缓慢减小，而前 ２种波纹状
翼型的升力系数仍在缓慢增加。由图 １可知，由
于第３种波纹状翼型轮廓与光滑翼型十分接近，
升力系数也与光滑翼型几乎完全重合，仅在大迎

角（α＝１４°，１６°）处稍小。此外，波纹状翼的光滑
程度越高，升力系数越高。从总的阻力系数来看，

４组模型在小迎角时阻力缓慢增加，迎角超过 ８°
以后，阻力迅速增加。波纹状翼型的光滑程度越

图 ４　不同翼型的气动特性对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｒｆｏｉｌｓ

０４１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 张庆，等：基于 ＮＡＣＡ００３０的波纹状翼型气动特性探索

高，阻力系数越小。因此，第３种波纹状翼型的阻
力与光滑翼型很接近，数值稍稍偏大。从摩擦阻

力来看，随着迎角增大，所有模型的摩擦阻力均缓

慢减小，波纹状翼模型的摩擦阻力小于光滑翼，第

１组波纹状翼的摩擦阻力约为光滑翼的 ６０％，第
２组波纹状翼的摩擦阻力约为光滑翼的 ７０％，第
３组波纹状翼的摩擦阻力与光滑翼最为接近，约
为光滑翼的 ９０％。从压差阻力来看，４组模型在
小迎角时阻力缓慢增加，迎角超过 ８°以后，阻力
迅速增加。波纹状翼型越粗糙，压差阻力增加越

明显。由于压差阻力比摩擦阻力大一个量级，总

的阻力变化规律与压差阻力变化规律类似。从升

阻比可以看出，由于升力减小，阻力增加，波纹状

翼的气动效率均小于光滑翼。但是，值得注意的

是，对于第１种波纹状翼，在迎角超过 ８°后，其气
动效率减小速度明显小于光滑翼模型。

总的来看，相对于光滑翼，波纹状翼的升力减

小，压差阻力增加，因此气动效率降低。波纹状翼

越光滑，气动效率降低程度越小。此外，由于波纹

状翼褶皱处的回流会显著改变流场流动形态，第

１组波纹状翼模型的摩擦阻力显著减小，大迎角
下升力仍在继续缓慢增加。

图５为不同翼型在不同迎角下的表面压力系
数 Ｃｐ分布对比。因为升力的产生来源于机翼上

图 ５　不同迎角下翼型表面的压力系数分布对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｉｒｆｏｉｌｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ
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下表面的压力差，所以压力分布能精确反映升力

的变化情况。图６为不同翼型在不同迎角下流场
的压力分布和流线对比。由于波纹状外形的不光

滑表面，波纹状外形的表面压力分布也是波纹振

荡式的。在迎角为０°时，由于翼型上下表面是完
全对称的，上下表面的压力分布完全重合，上下表

面附近的流场和流线也是对称分布的。不同的

是，光滑翼流场没有明显的分离涡，而波纹状翼流

图 ６　不同迎角下压力场及流线对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｆｉｅｌｄａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋ
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场的后缘出现明显的分离区，表面越粗糙，分离涡

越明显。此外，第１种、第２种波纹状翼的褶皱处
有明显的回流现象，而第 ３种波纹状翼的褶皱处
较浅，没有回流，因此前２种模型的摩擦阻力明显
比光滑翼小，而第 ３种模型的摩擦阻力跟光滑翼
较接近。这也解释了图４（ｃ）中的现象。

迎角增加为 ４°，光滑翼后缘上表面位置出现
小范围分离涡，因此在后缘附近，上表面压力高于

下表面，其他位置上表面压力较下表面小，整体升

力比０°时显著增加。由于表面褶皱的存在，波纹
状翼型压力分布仍然是振荡式的，不同的是，上表

面靠近后缘的几个褶皱处形成了大范围的整体分

离涡，这些地方的压力分布是光滑的。但是，因为

下表面相应的褶皱处仍然存在小范围驻涡，所以

下表面的压力分布仍然是振荡式的。第３种波纹
外形的表面压力虽然是振荡式的，但由于平均值

与光滑翼几乎相当，升阻力特性几乎一样。

迎角增加为 ８°和 １２°，由于上翼面前半部分
压力继续降低，下翼面对应的压力继续增大，升力

阻力均继续增大。涡流发展规律与迎角 ４°时类
似，不同的是，第 １种波纹状翼由于表面更粗糙，
褶皱处涡流更严重，相应的后缘分离也更严重。

迎角增加为 １６°，光滑翼上翼面后半部分的
压力仍然稍小于相应的下翼面压力。但是，波纹

状翼的上翼面后半部分的压力小于相应的下翼面

位置，因此，光滑翼的升力系数开始下降，而波纹

状翼，特别是前 ２种情况，升力系数继续缓慢增
加。结合图 ６的流线图可知，褶皱位置的驻涡使
波纹状翼的附面层外推，后缘涡流区域更大，导致

上翼面压力较小，因此升力继续增加。

总的来说，波纹状外形表面的褶皱加剧了流

动的分离，因此波纹状翼布局的后缘一直有分离

区存在，后缘上表面的压力比光滑翼要大，升力普

遍小于光滑翼。但是由于波纹状翼褶皱处驻涡使

附面层外推，大迎角情况下波纹状翼的升力仍然

缓慢增加。

３　结　论

本文以 ＮＡＣＡ００３０翼型为基础，设计了一组
具有不同外形特征的波纹状翼型，开展了数值仿

真，对这组波纹状翼型在低雷诺数下的气动特性

进行了深入研究，探索了表面波纹状外形对气动

特性的影响规律，结果表明：

１）相对于光滑表面来说，波纹状外形会降低
气动效率，在低雷诺数流动条件下，翼型表面越粗

糙，升力降低越明显。当波纹状翼型表面与光滑

翼型足够接近时，两者的气动特性也几乎类似。

２）波纹状表面的凹坑会形成回流区，可以减
小表面的摩擦阻力，同时促使后缘上表面的大面

积分离，压差阻力增加。

３）波纹状翼型分离区的外移使大迎角情况
下后缘处上翼面的压力继续减小，升力继续增加，

间接改善了翼型的失速特性。

数值模拟结果表明，由于在低雷诺数流动时

良好的失速特性，波纹状翼型是充气式机翼构型

一个很好的选择形式，可作为高空飞艇、低空通用

无人机、垂直起降飞机等使用。未来需要继续深

入研究该布局在高空的突风响应特性和柔性材料

在低雷诺数情况的气动弹性效应。
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连续变迎角试验数据自适应分段拟合滤波方法

王南天，王雄，孙鹏，许晓斌，邹琼芬
（中国空气动力研究与发展中心 超高速所，绵阳 ６２１０００）

　　摘　　　要：针对常用的阶梯变迎角数据处理方法处理连续变迎角试验数据时，不能去
除低频振动分量的问题，基于试验数据中的近似对称、局部线性等特点，提出一种将数据进行

分段二项式拟合的处理方法，并详细论述其基本原理，重点介绍基于方差极小值动态确定数据

分段长度的方法。基于测试信号的实验结果表明所提方法可将低频分量信号滤除近 ７０％，有
效提高数据处理精度。经标模试验测试验证，所提方法可成功应用于某些试验。

关　键　词：风洞；应变天平；连续变迎角；极小方差；滤波；低频振动
中图分类号：Ｖ２１６．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１４５０７

　　在常规高超声速风洞测力试验［１３］
中，常采

用阶梯变迎角试验方式，即利用模型机构阶梯地

改变试验模型的迎角，天平测量每个迎角台阶上

试验模型的气动力，取一段时间进行平均，获取该

模型在对应迎角的气动载荷。利用模型机构实现

阶梯变迎角过程中产生较快的启动、停止，试验模

型因而产生较大的振动，需要在每个迎角台阶停

止一段时间以保证模型相对静止。

阶梯变迎角试验方式不仅风洞试验时间长，

而且测量的模型迎角数量有限，提出连续变迎角

试验方法
［４８］
，已经成为国际上常规测力试验的

重要手段。前期连续变迎角试验显示该方法可节

省常规高超声速测力试验时间约 ２０％ ～４０％，但
试验过程中模型存在一定的谐振，谐振产生的惯

性力会叠加到天平中，引入天平的测量误差
［９］
。

去除该测量误差常用的方法是采用加速度补

偿
［１０１２］

，即在模型中特定位置安装加速度计测量

振动加速度，基于加速度扣除此偏差。该方法对

１～４Ｈｚ的低频噪声处理效果不理想；此外，高超
声速风洞试验模型一般较小，受模型安装空间、引

线等限制，安装加速度计等额外传感器比较困难，

故基于数据本身进行滤波补偿，提高测量精度具

有重要意义。

文献［１３１４］采用小波阈值函数及小波工具
箱分析风洞连续信号，文献［１５］采用基于 ｄｂ４２
小波的小波降噪方法处理连续变迎角信号。上述

方法可以有效滤除噪声，但没有针对该低频振动

信号的处理分析，直接针对连续变迎角数据中低

频信号处理的文献较少。本文基于连续变迎角数

据的近似对称、局部线性等特点，提出自适应分段

拟合滤波方法。

１　自适应分段拟合滤波原理

１．１　连续变迎角数据特点
连续变迎角试验中模型存在振动，因而天平

的测量结果中也叠加了该振动引起的天平输出。

图１为某次连续变迎角（３（°）／ｓ的速度改变模型
的迎角 α）测力试验数据，基于阶梯变迎角试验数
据处理方法（主要进行电压增益修正、基于天平校

准系数矩阵等计算气动力系数、并作弹性角修正

等）的处理结果 ｙ（真实信号，包含时域和频域）。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106007&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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信号在１～４Ｈｚ区域中存在较大的波动，表
明阶梯变迎角的数据处理方法直接对连续变迎角

试验的数据处理存在不足。

振动数据具有一定的对称性，在一个或者数

个周期的长度中，数据的偏差之和基本为０。图２
所示的阶跃响应为典型的振动信号，从其误差

（反向）积分可以看出，一个振动周期内，其偏差

积分基本为０。可借鉴振动信号近似对称整周期

图 １　连续变迎角试验数据及其功率谱

Ｆｉｇ．１　Ｄａｔａｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｗｅｅｐｉｎｇａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

ｔｅｓｔａｎｄｉｔｓｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍ

图 ２　振动数据误差特性

Ｆｉｇ．２　Ｅｒｒｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｄａｔａ

偏差积分为 ０的特点，使用测力试验数据自身
（不采用加速度等数据），取单个或者对整数个周

期长度的数据（实际中可能有多种振动频率、多

次谐波），做线性或者 ２次拟合，以消除振动
干扰。

此外，在不考虑迎角气动载荷剧烈变化（或
存在奇异点）的情况下，测力试验的结果具有连

续性以及局部的线性或近似线性。气动载荷剧烈

变化的局部迎角范围，可以通过试验数据观测判

定，并通过阶梯变迎角试验等其他方法获得相应

的试验数据。

１．２　滤波原理
针对阶梯变迎角数据处理方法处理连续变迎

角的数据结果中存在大约 １～４Ｈｚ的振动信号，
基于振动信号的周期性、近似对称性、连续性和局

部线性等特点，提出将数据分段拟合后再重组的

方法。

本文方法的具体实现步骤如图 ３所示，主要
包括５个步骤：①基于方差确定分段长度；②二项
式拟合；③确定下一次拟合起点；④加高斯窗对拟
合数据重组；⑤平滑处理。

１）分段长度确定。试验获得的待处理信号，
在不同的迎角下因受力等状态不同，因而具有不

同的振动周期，故用基于频谱分析的方法确定周

期进而确定分段长度的方法不太合适，从图 １可
看出上述特性。

由于信号中有某频率的周期振荡信号，如果

信号的长度刚好为整数周期倍，一次或者二次拟

合的数据正好两边偏差一致，是理想的结果，如果

不是整数周期倍，则将往一边偏移，带来较大的

偏差。

图４（ａ）中的“ｖａｒ”为某试验数据“ｙ”（与图 １
中的 ｙ相同）取第１～ｎ个数据点进行二项式拟合
后的方差，按照 ＭＡＴＬＡＢ计算得到，如式（１）所
示。具体地，取长度为 ｎ的数据段 ｙ，基于其对应

图 ３　方法实现步骤

Ｆｉｇ．３　Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｓｔｅｐｓｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ
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横坐标 α做二次拟合，拟合结果与 ｙ的差为残差，
各 α对应点残差的方差，即为 ｖａｒ（ｎ）。可以看
出，当分段长度逐渐增加时，方差逐渐增大，在某

时刻会有一定的下降然后再上升，即会在某个长

度时刻形成极小值点 （图 ４（ｂ）中横坐标约
－３．２９８处），该长度对应的数据就是大约取到整
数周期，即可用该极值点作为该次分段的终点。

ｖａｒ（ｎ）＝ｖａｒ（ｐｏｌｙｖａｌ（ｐｏｌｙｆｉｔ（α（１：ｎ），
　　ｙ（１：ｎ），２），α（１：ｎ））－ｙ（１：ｎ）） （１）

为了减少计算量，可以设定最小的数据长度。

为了避免特殊情况引起的数据不“收敛”，可以设

定数据长度上限。

２）二项式拟合。前期数据处理结果表明，进
行多项式拟合时，取二次和三次、四次的差别不

大，直线拟合偏差较大。为减少计算量，可选择二

次多项式拟合。

３）确定下一分段起点。如果将数据不重叠
的部分分割成多段，数据重组时将出现台阶，因此

将数据滑动的部分分解为多段。为了控制重叠

量，下一分段的起点，选择为上一数据段数据的

２０％处，即如果上一数据段的起点为 Ｋ，长度为
Ｌ，则下一数据段的起点为Ｋ＋０．２Ｌ。该系数 ０．２
可根据重叠数量酌情调整，系数越小，重叠次数

越多。

图 ４　某试验数据及拟合方差

Ｆｉｇ．４　Ｄａｔａｏｆａｔｅｓｔａｎｄｉｔｓｆｉｔｔｉｎｇｖａｒｉａｎｃｅ

分段结果如图 ５所示，分段过程中的方差变
化情况如图６所示，每一段的方差都是逐渐增大
然后下降到某个（极小）值。图 ７为数据分段拟
合的结果。

４）数据重组。各数据段拟合完成后，通过高
斯窗函数加权取平均，对整个数据段进行融合。

由于多项式拟合后两端的数据偏差较大，高斯窗

将两端的权重降低，使融合后的数据尽量接近

真值。

５）平滑滤波。数据重组后，分段处可能存在
细小的阶梯，通过平滑滤波予以削减。通过选择

合适的高斯窗，可以出现较小的台阶。

图 ５　数据分段

Ｆｉｇ．５　Ｄａｔａｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ

图 ６　长度搜索过程中的方差变化

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｎｃｅｃｈａｎｇｅｄｕｒｉｎｇｌｅｎｇｔｈｓｅａｒｃｈ

图 ７　分段拟合结果

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｉｅｃｅｗｉｓｅｆｉｔｔｉｎｇ
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图８中“原始值”为使用阶梯变迎角数据处
理方法得到的结果，“自适应多项式平滑”为本文

方法的处理结果，“残差”为上述两信号对应的

差值。

从滤波整体效果看，该方法滤波后的曲线明

显比原始曲线平滑，且基本在原始曲线中心，具体

表现为滤波残差在０附近上下波动。
数据段末尾存在较大的偏差，是因为数据段

取到最后时，该数据段的长度并没有满足方差极

小值点的条件，因而拟合出的曲线存在相对较大

的“偏移”。但是该特点基本不影响工程应用，解

决方案１是多取一段迎角数据，基于该方法处理
后丢掉头尾，方案２是利用数据反转的方法，分别
从前往后和从后往前取数据按照本文方法处理后

再融合，确保每一段都取到方差极小。

图 ８　滤波结果及对应残差

Ｆｉｇ．８　Ｆｉｌｔｅｒｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｓｉｄｕａｌｓ

２　测试信号误差分析

生成一个抛物线信号作为测试（原始）信号，

以 ３个谐波和白噪声叠加模拟“噪声”信号，对本
文方法进行测试。测试信号 ｙ０以及带噪声测试
信号 ｙ１按照式（２）和式（３）计算得到。图 ９给出
了测试信号和图１所示真实信号的时域和频域特
征，测试信号的波形与功率谱与真实信号基本相

当，表明测试信号具有一定代表性。

ｙ０（ｔ）＝（α／１．２）
２／１０００＋０．７５ （２）

ｙ１（ｔ）＝ｙ０（ｔ）＋０．００１ｓｉｎ（２π×１．３ｔ）＋
　　０．００１ｓｉｎ（２π×２．１ｔ）＋
　　０．０００５ｓｉｎ（２π×３ｔ） （３）
ｔ＝α／３＋２ （４）

测试结果如图１０所示，包含了测试信号、带噪
声测试信号、滤波效果及滤波残差（残差等于滤波

结果减去测试信号）。图１１为各信号的功率谱。

图 ９　测试信号

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔｓｉｇｎａｌ

图 １０　测试信号滤波结果及对应残差

Ｆｉｇ．１０　Ｆｉｌｔｅｒｅｄｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｓｉｄｕａｌｓｏｆｔｅｓｔｓｉｇｎａｌ

图 １１　测试信号及滤波后的功率谱

Ｆｉｇ．１１　Ｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｔｅｓｔｓｉｇｎａｌｓａｎｄｆｉｌｔｅｒｅｄｒｅｓｕｌｔｓ
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　　从功率谱看，１～４Ｈｚ的波动信号大部分被
滤除，残差为上下波动的原始信号。

表 １给出了滤波后的信号 ｙ２以及带噪声
的测试信号 ｙ１，按照式（５）～式（１０）计算的平
均残差能量有效值 ｐｏｗｅｒｋ、平均残差能量有效

值比例 ｐｏｗｅｒ＿ｐｋ、最大残差 ｍａｘ＿ｄｅｒｔａｋ、最大
（残差）比例 ｍａｘ＿ｄｅｒｔａ＿ｐｋ、残差均值 ｄｅｒｔａｋ以
及残差与最大值的比例 ｄｅｒｔａ＿ｐｋ，其中 ｙｋ分别
为 ｙ１或 ｙ２，ｙ０为测试信号，计算时丢掉了首尾
各 ３４个点。

表 １　试验数据分析结果

Ｔａｂｌｅ１　Ａｎａｌｙｚｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｅｓｔｄａｔａ

ｙ ｐｏｗｅｒｋ／％ ｐｏｗｅｒ＿ｐｋ／％ ｍａｘ＿ｄｅｒｔａｋ／％ ｍａｘ＿ｄｅｒｔａ＿ｐｋ／％ ｄｅｒｔａｋ／１０
－６ ｄｅｒｔａ＿ｐｋ／１０

－６

ｙ１ ０．１０４４ ０．１１５２ ０．２２２３ ０．２４５９ －１０．０７ －１１．１１

ｙ２ ０．０３５７ ０．０３９４ ０．０８３３ ０．０９２０ ７．９１ ８．７３

ｙ２
ｙ１
／％ ３４．２４ ３４．２４ ３７．４０ ３７．４０ －７８．５２ －７８．５２

ｐｏｗｅｒｋ ＝ ｍｅａｎ（ｓｕｍ（（ｙｋ－ｙ０）
２

槡 ）） （５）
ｐｏｗｅｒ＿ｐｋ ＝ｐｏｗｅｒｋ／ｍａｘ（ｙ０） （６）
ｍａｘ＿ｄｅｒｔａｋ ＝ｍａｘ（ａｂｓ（ｙｋ－ｙ０）） （７）
ｍａｘ＿ｄｅｒｔａ＿ｐｋ ＝ｍａｘ＿ｄｅｒｔａｋ／ｍａｘ（ｙ０） （８）
ｄｅｒｔａｋ ＝ｍｅａｎ（ｙｋ－ｙ０） （９）
ｄｅｒｔａ＿ｐｋ ＝ｄｅｒｔａｋ／ｍａｘ（ｙ０） （１０）

从结果看，使用本文方法可以取得较好效果，

具体表现如下：

１）将测试信号的平均残差能量有效值比例
从０．１１５２％降低到 ０．０３９４％，降低到了原来的
约３４％，振动信号去除明显。

２）最大残差从原 来 的 ０．２２２３％ 降 至
０．０８３３％，能够有效提高常规测力试验精度。

３）残差在均值附近波动，残差均值在滤波前
后残差变化不大，比例在 １０×１０－６左右，远小于
试验精度需求，说明该滤波方法引入的“稳态偏

差”很小，基本可以忽略。

３　标模验证与试验应用

图１２（ａ）为某高超通气标模在总压０．９８ＭＰａ，
马赫数 Ｍａ＝４．９９２条件下，测得的使用本文滤波
方法滤波前（原始）和滤波后（滤波）的 Ｃｍｚ值和 ＣＡ
值及其残差（滤波前后数据之差），图 １２（ｂ）为
图１２（ａ）的局部放大图 （隐藏了残差数据），
图１２（ｃ）为图１２（ａ）的功率谱（其中 ＣＡ功率谱放
大了１０倍）。从图１２（ａ）可看出残差在 ０上下波
动；图１２（ｂ）可看出滤波结果在原始曲线中央，
图１２（ｂ）显示滤波结果明显较平坦，说明稳态偏
差较小；图１２（ｃ）显示 １～４Ｈｚ的谱线基本被滤
除，达到预期目的。

图１３为某型号试验的数据，其中包含连续变
迎角实验数据基于阶梯变迎角方法处理后的“原

始数据”Ｕ１，本文方法处理的“滤波结果”Ｕ２和
“阶梯变迎角”试验数据 Ｕ０。表２给出了 Ｕ０、Ｕ１、

图 １２　某高超标模测试结果

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｈｙｐｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙｎｏｒｍａｌｍｏｄｅ

Ｕ２滤波前后的数据，以及相对于阶梯变迎角数据
的偏差比例 ｅ１ ＝（Ｕ１ －Ｕ０）／Ｕ０ 和 ｅ２ ＝（Ｕ２ －
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Ｕ０）／Ｕ０。
结果显示，本文方法可以滤除一定的波动，总

体上能够减小振动带来的偏差，且偏差满足常规

测力试验的精度要求。

局部地，在变化较剧烈的局部范围内（如本

实例中的 １°～３°范围，表 ２中迎角为 ０．９１°、
１．９７°和３．０２°的状态），偏差相对较大，说明该范
围内可能存在比较“特殊”的气动力特性，需针对

该范围开展进一步试验。采用阶梯变迎角，或者

更慢更稳的连续变迎角试验，是较好的解决方案。

图 １３　某试验模型测试结果

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎｓｏｍｅｔｅｓｔｍｏｄｅｌ

表 ２　滤波效果分析
Ｔａｂｌｅ２　Ａｎａｌｙｚｅｄｆｉｌｔｅｒｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

α／

（°）

阶梯

数据

Ｕ０／Ｖ

滤波前

数据

Ｕ１／Ｖ

滤波后

数据

Ｕ２／Ｖ

滤波前

偏差

ｅ１／％

滤波后

偏差

ｅ２／％

－６．４５ ０．９５９８ ０．９５５８ ０．９５５２ －０．４１ －０．４７

－４．３０ ０．９１１６ ０．９１２４ ０．９０８７ ０．０９ －０．３２

－３．２４ ０．８７８７ ０．８８０４ ０．８８１１ ０．１９ ０．２８

－２．２０ ０．８３２８ ０．８２９９ ０．８３３８ －０．３５ ０．１２

－１．７９ ０．８０３１ ０．８０７２ ０．８０５８ ０．５２ ０．３３

－１．１６ ０．７６２７ ０．７６７１ ０．７６９２ ０．５８ ０．８５

－０．１３ ０．７３４０ ０．７３５９ ０．７３５３ ０．２７ ０．１９

０．２８ ０．７５８８ ０．７５６９ ０．７６１３ －０．２５ ０．３３

０．９１ ０．８０５４ ０．８０９５ ０．８０４７ ０．５２ －０．０８

１．９７ ０．８０５２ ０．８１２６ ０．８１２１ ０．９３ ０．８６

３．０２ ０．８０９４ ０．８０９３ ０．８１２８ －０．０１ ０．４１

４．０８ ０．８５１６ ０．８５１９ ０．８５１６ ０．０４ ０

６．２０ ０．９０４２ ０．９０２９ ０．９０２８ －０．１３ －０．１４

４　结 束 语

本文提出基于方差极小自适应确定分段长度

的分段拟合滤波方法，可以较好地滤除连续变迎

角试验数据中 １～４Ｈｚ的低频噪声，有效提高了
连续变迎角试验数据处理精度，可推进连续变迎

角试验的应用，提高风洞试验效率。下一步将开

展小波等更多分析方法的对比，探索更好的试验

数据分析处理方法。
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ｔｅｓｔｗｉｔｈｍｕｌｔｉｂａｌａｎｃｅｉｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１４，２８（４）：４９５３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２］谢艳，李平，王瑞波，等．２．４米跨声速风洞连续变攻角测力

试验技术研究［Ｊ］．气动研究与发展，２００９，１９（３）：１０１４．

ＸＩＥＹ，ＬＩＰ，ＷＡＮＧＲＢ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎ

ｏｎｆｏｒｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｔｒａｖｅｒｓｅｓｉｎ

２．４ｍｔｒａｎｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄ

Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ，２００９，１９（３）：１０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］魏志，谢艳，吴军强，等．连续变攻角测力试验技术在大型

暂冲式跨声速风洞中的应用［Ｊ］．实验流体力学，２０１１，２５

（４）：９９１０２．　

ＷＥＩＺ，ＸＩＥＹ，ＷＵＪＱ，ｅｔａｌ，Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｗｅｅｐ

ｉｎｇｆｏｒｃｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｎｌａｒｇｅｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔｔｒａｎｓｏｎｉｃ

ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

２０１１，２５（４）：９９１０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］黄辉，黄昊宇，凌忠伟，等．Φ０．５米高超声速风洞连续变攻

角测力试验数据处理方法研究［Ｊ］．计算机测量与控制，

２０１９，２７（８）：２８１２８５．

ＨＵＡＮＧＨ，ＨＵＡＮＧＨＹ，ＬＩＮＧＺＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄａｔａ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｖａｒｉａｂｌｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｆｏｒｃｅｉｎ

Φ０．５ｍｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ＆

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１９，２７（８）：２８１２８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］唐志共，许晓斌，杨彦广，等．高超声速风洞气动力试验技术

进展［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（１）：８６９７．

ＴＡＮＧＺＧ，ＸＵＸＢ，ＹＡＮＧＹＧ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｐｒｏｇｒｅｓｓｏｎ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｔｅｓｔｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ［Ｊ］．Ａｃ

ｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（１）：８６９７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［６］张俊．工程实用的飞行器低速风洞连续扫描试验技术研究

［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２００７．

ＺＨＡＮＧＪ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｃａｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎ

ｅｎｇｉｎｅｅｒｔｏａｉｒｃｒａｆｔｉｎｌｏｗｓｐｅｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：

ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］唐乔乔，张卫国，刘忠华，等．８ｍ×６ｍ风洞特大迎角机构

连续扫描试验技术研究与应用［Ｊ］．实验流体力学，２０１２，

２６（２）：８１８５．

ＴＡＮＧＱＱ，ＺＨＡＮＧＷ Ｇ，ＬＩＵＺＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄａｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｃａｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｔｏｔｈｅｈｉｇｈａｎｇｌｅｏｆａｔ

ｔａｃｋｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｎ８ｍ×６ｍｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒ

ｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１２，２６（２）：８１８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］张双喜，盖文，褚卫华，等．风洞试验连续变攻角控制策略

［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１４，２２（２）：３９０３９６．

ＺＨＡＮＧＳＸ，ＧＡＩＷ，ＣＨＵＷ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｕｎｉ

ｆｏｒｍｃｈａｎｇｉｎｇａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｉｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１４，２２（２）：３９０３９６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］孟宝清，韩桂来，姜宗林．结构振动对大型激波风洞气动力

测量的干扰［Ｊ］．力学学报，２０１６，４８（１）：１０２１１０．
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　第 ６期 王南天，等：连续变迎角试验数据自适应分段拟合滤波方法

ＭＥＮＧＢＱ，ＨＡＮＧＬ，ＪＩＡＮＧＺＬ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄｂｙｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｖｉｂｒａ

ｔｉｏｎｓｉｎｌａｒｇｅｓｈｏｃｋｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌ

ａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１６，４８（１）：１０２１１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］程忠宇，陈宏，张琦．多加速度计振动分离惯性补偿测力技

术［Ｊ］．流体力学实验与测量，１９９３，１３（４）：５７６１．

ＣＨＥＮＧＺＹ，ＣＨＥＮＨ，ＺＨＡＮＧＱ．Ｉｎｅｒｔｉａｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｔｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｅｐａｒａｔｉｎｇ［Ｊ］．

ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｎｄＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，１９９３，１３

（４）：５７６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］吕金州，张小庆，陈光雄，等．基于惯性补偿的脉冲风洞测

力天平瞬态研究［Ｊ］．振动与冲击，２０１８，３７（２）：２１６２２２．

ＬＶＪＺ，ＺＨＡＮＧＸＱ，ＣＨＥＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｏｕｔｐｕｔｏｆｆｏｒｃｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｂａｌａｎｃｅｉｎａｎｉｍｐｕｌｓｅ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｒｔｉａｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＳｈｏｃｋ，２０１８，３７（２）：２１６２２２（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１２］艾迪，许晓斌，王雄．风洞天平动态特性多阶惯性补偿技术

研究［Ｊ］．实验流体力学，２０１８，３２（４）：８７９２．

ＡＩＤ，ＸＵＸＢ，ＷＡＮＧＸ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｂａｌａｎｃｅ

ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ’ｍｕｌｔｉｏｒｄｅｒｉｎｅｒｔｉａｌｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１８，３２（４）：８７

９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］张鹏，谢艳，孙宁，等．基于改进小波阈值函数的风洞连续

信号降噪方法［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１４，２２（４）：１３００

１３０２．　

ＺＨＡＮＧＰ，ＸＩＥＹ，ＳＵＮＮ，ｅｔａｌ．Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｉｇｎａｌ

ｄｅｎｏｉｓｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｔｈｒｅｓｈｏｌｄｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１４，２２（４）：１３００

１３０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］张鹏，刘晨雨，曹宇晴．基于 ＭａｔｌａｂＧＵＩ的风洞信号小波分

析处理软件［Ｊ］．兵工自动化，２０１８，３７（１）：６１６７．

ＺＨＡＮＧＰ，ＬＩＵＣＹ，ＣＡＯＹＱ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｓｏｆｔ

ｗａｒｅｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｓｉｇｎａｌｓｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｈｅＭａｔｌａｂＧＵＩｐｒｏ

ｇｒａｍｍｉｎｇ［Ｊ］．ＯｒｄｎａｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１８，３７（１）：

６１６７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］张鹏，魏志，王春，等．基于小波变换的风洞连续信号降噪

分析［Ｊ］．兵工自动化，２０１３，３２（５）：６３６７．

ＺＨＡＮＧＰ，ＷＥＩＺ，ＷＡＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｉｇｎａｌｄｅｎｏｉｓｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｗａｖｅｌｅｔｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＯｒｄｎａｎｃｅＩｎｄｕｓｔｒｙＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１３，３２（５）：６３６７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

Ｓｅｌｆａｄａｐｔｉｖｅｐｉｅｃｅｗｉｓｅｆｉｔｔｉｎｇｆｉｌｔｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｅｓｔｄａｔａｉｎ
ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｗｅｅｐｉｎｇａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

ＷＡＮＧＮａｎｔｉａｎ，ＷＡＮＧＸｉｏｎｇ，ＳＵＮＰｅｎｇ，ＸＵＸｉａｏｂｉｎ，ＺＯＵＱｉｏｎｇｆｅｎ

（ＨｙｐｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＣｈｉｎａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈ＆ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ，Ｍｉａｎｙａｎｇ６２１０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｈｅｎｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｓｔｅｐｓｗｅｅｐｉｎｇａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｆｏｒｄｉｒｅｃｔｌｙ
ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｈｅｔｅｓｔｄａｔａｏｆｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｗｅｅｐｉｎｇａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｔｅｓｔ，ｔｈｅｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｃａｎｎｏｔ
ｂｅｒｅｍｏｖｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｓｙｍｍｅｔｒｙａｎｄｌｏｃａｌｌｉｎｅａｒｉｔｙｉｎｔｈｅｔｅｓｔｄａｔａ，ａｐｉｅｃｅ
ｗｉｓｅｂｉｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄ，ａｎｄｉｔｓｍｉｎｉｍｕｍｖａｒｉａｎｃｅ
ｂａｓｅｄｐｉｅｃｅｗｉｓｅｌｅｎｇｔｈｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｉｎｄｅｔａｉｌｓ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｅｓｔｓｉｇｎａｌ
ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｃａｎｆｉｌｔｅｒｔｈｅｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｇｎａｌｂｙｎｅａｒｌｙ７０％，ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅ
ｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｓａｌｓｏｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｃｏｍｍｏｎｍｏｄｅｔｅｓｔ，ａｎｄｈａｓｂｅｅｎｓｕｃｃｅｓｓｆｕｌｌｙａｐ
ｐｌｉｅｄｔｏｓｏｍｅｍｏｄｅｌｔｅｓｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ；ｓｔｒａｉｎｂａｌａｎｃｅ；ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｗｅｅｐｉｎｇａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ；ｍｉｎｉｍｕｍｖａｒｉａｎｃｅ；ｆｉｌｔｅｒ；
ｌｏｗｆｒｅｑｕｅｎｃｙｖｉｂｒａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８１４１０：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８１４．０９３７．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｎａｎｔ＠１２６．ｃｏｍ
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微重力下两相控温型储液器内气液界面仿真分析

周振华１，２，孟庆亮１，２，，赵振明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：两相控温型储液器对机械泵驱动两相流体回路的稳定运行起到关键作用，
而储液器内部气液分布状态是其控温性能的决定性因素之一。在轨微重力条件下，储液器内

两相流动特性与地面状态差别巨大，这将给储液器的设计带来较大难度。针对两相控温型储

液器在轨微重力下的两相工质分布特性，通过计算流体力学（ＣＦＤ）方法对其内两相流动行为
进行数值模拟。通过使用连续表面张力模型计算表面张力，使用多相流计算的流体体积分数

方法对两相控温型储液器内气液界面形态的发展进行了追踪预测，并与理论解进行对比，结果

吻合一致。通过对两相控温型储液器在不同 Ｂｏｎｄ数、接触角、工质充灌量等参数下的仿真分
析，得到了不同条件下储液器内气液运动及分布情况，结果表明：两相控温型储液器内气液界

面状态与储液器尺寸、壁面浸润性、工质充灌量相关。研究结果可以为微重力下两相控温型储

液器内气液界面的控制提供理论依据，并能指导储液器研制及在轨应用。

关　键　词：两相控温型储液器；机械泵驱动两相流体回路；气液界面；微重力；数值模拟
中图分类号：Ｖ４１６；ＴＫ１２４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１５２０９

　　随着航天遥感技术的不断发展，核心探测器
器件的控温要求越来越高，传统的热控技术逐渐

难以满足要求
［１］
。机械泵驱动两相流体回路

（ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙＰｕｍｐｅｄＴｗｏｐｈａｓｅＬｏｏｐ，ＭＰＴＬ）技
术具有控温精度高、传热功率大、传输距离远等特

点，ＭＰＴＬ技术特别适用于遥感器核心器件的控
温与散热

［２］
。ＭＰＴＬ主要由机械泵、换热器、蒸发

器、冷凝器、两相控温型储液器（简称储液器）及

连接管路组成。在 ＭＰＴＬ技术中，储液器对于回
路的工作点控制、流体分配与管理起着至关重要

的作用，储液器的运行正常与否决定着系统能否

可靠稳定运行
［２］
。储液器因其较高寿命和可靠

性、较低的成本被选择为 ＭＰＴＬ系统的控温组件。
在实际运行过程中，为避免机械泵发生气蚀，

需保证储液器出口工质为纯液态。为了实现控

温，需要在储液器外表面粘贴加热器，加热过程

中，需保证加热片粘贴区域内壁面被液相工质覆

盖。地面条件下，由于重力场作用，液体工质始终

处在储液器底部，通过重力作用可以保证出口为

纯液态工质，并可将加热区域布置于底部。而在

微重力条件下，由于不再存在浮升力作用，气相工

质可能出现在储液器任何位置，如不采取流体管

理措施，将会对机械泵的稳定运行和控温造成影

响。因此，研究微重力不同条件下储液器内气相

分布特性、影响因素对于储液器的设计是至关重

要的。

对于微重力下两相流流动行为，早在２０世纪
６０年代开始，美国国家航空航天局 （Ｎａｔｉｏｎａｌ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＳｐａｃｅＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，ＮＡＳＡ）就针
对航天飞行器低温燃料贮箱内两相自由界面的形

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106008&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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状及分布进行了一系列研究，包括理论及数值模

型建立，并针对不同形状贮箱进行了一系列的重

力落塔试验
［３］
。然而，落塔试验费用昂贵、模拟

时间短，且测量困难，无法模拟在轨晃动影响等贮

箱内复杂的状态。近年来，随着计算流体力学

（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）技术的发
展，ＮＡＳＡ为削减空间探索的开支，开始大力发展
微重力条件下的两相流动换热的 ＣＦＤ仿真技术。
为了建立一个可靠的微重力两相 ＣＦＤ仿真方法，
ＮＡＳＡ从１９９１年开始就在航天飞机上进行了一
系列的搭载试验，用试验数据来验证并修正 ＣＦＤ
模型

［４６］
。在１９９１年的 ＴＰＣＥ项目中，通过亚特

兰蒂斯号 ＳＴＳ４３搭载任务，进行了微重力两相流
动搭载试验。由于当时数据存储技术限制，只记

录了２ｍｉｎ的贮箱内压力自稳定过程及之后４ｍｉｎ
喷射混合过程。在 ＴＰＣＥ试验之前，Ｗｅｎｄｌ等［７］

通

过二维 ＣＦＤ仿真，模拟了贮箱内轴向加注喷射过
程。Ｂｒｅｉｓａｃｈｅｒ和 Ｍｏｄｅｒ［８］使用 ＦＬＯＷ３Ｄ软件及
体积分数（ＶＯＦ）模型，采用笛卡儿网格，针对
ＳＴＳ４３搭载试验进行了 ＣＦＤ仿真，计算准确复现
了在轨贮箱内气泡形态变化及运动过程，并详细

阐述了当前 ＣＦＤ方法对微重力条件下两相流动
捕捉的准确性。Ｋａｒｔｕｚｏｖａ和 Ｋａｓｓｅｍｉ［９］使用 ＡＮ
ＳＹＳＦｌｕｅｎｔ软件及 ＶＯＦ模型，采用非结构的多面
体网格对 ＴＰＣＥ试验中 １１、１３、１５和 ４测试工况
进行了仿真，准确捕捉了气泡的动态变化过程。

２０１７年 ＮＡＳＡ又对零蒸发量贮箱（ＺＯＢＴ）进行了
地面测试及空间搭载试验

［１０１２］
。Ｋａｓｓｅｍｉ等［１２］

针

对 ＺＯＢＴ的试验条件，建立了 ＣＦＤ仿真模型，仿
真准确复现了试验中气液界面变化过程，且贮箱

内压力及温度变化均与试验数据一致。可见

ＣＦＤ仿真方法在未来空间气液两相流探索中将
是一种重要且有效的手段。目前国内已经有一些

学者对微重力下的两相流做了一些 ＣＦＤ仿真研
究
［１３１４］

，也主要是针对航天飞行器燃料贮箱内燃料

工质的界面分布及控制管理的探索，而针对 ＭＰＴＬ
系统储液器内两相流动的研究目前还很少。

本文使用 ＣＦＤ方法，对微重力条件下 ＭＰＴＬ
系统储液器内，两相工质的自由界面状态进行了

仿真分析，分析了影响两相自由界面分布的主要

因素，为 ＭＰＴＬ系统储液器设计提供一定参考。

１　分析及模型

１．１　两相控温型储液器构成
图１给出了储液器的组成示意图，储液器内

图 １　两相控温型储液器示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｗｏｐｈａｓｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｃｃｕｍｕｌａｔｏｒ

部为气液两相流体。当热源功率增加时，主回路

内的气体体积将大幅增加，回路内多余的液体被

推入储液器内进行存储。当热源功率减小时，回

路内的气体体积将大幅减小，此时储液器向主回

路补液。当储液器向主回路补液时，为确保泵的

安全运行，进入到主回路内的流体必须为纯液

态。在地面使用时，液体和气体在重力作用下

会自动实现分离。在空间应用时，需要采用特

殊的结构设计实现气液分离，确保排出的为纯

液态工质。

１．２　控制方程及数值方法
在储液器内，忽略工质可压缩性的影响，即假

设储液器内气液工质为不可压流体，对于不可压

流体，满足如下方程：
Δ

·ｕ＝０ （１）
ｕ
ｔ
＋（ｕ·

Δ

）ｕ－

Δ

Ｔ＝ｇ＋Ｆσ （２）

式中：ｕ为速度；ｔ为时间；ｇ为重力项；Ｆσ为表面
张力产生的合力；Ｔ为黏性力和压力产生的张量，
其表达式为

Ｔ＝－ Ｐ＋２
３μ

Δ

·( )ｕＩ＋μ（Δｕ＋（Δｕ）Ｔ） （３）

式中：Ｐ为压强；μ为流体黏度；Ｉ为单位张量。
对于表面张力，本文采用连续表面张力

（ＣＳＦ）模型进行处理，该模型是由 Ｂｒａｃｋｂｉｌｌ等［１５］

在１９９２年提出，此模型将表面张力项作为动量源
项加入动量方程中。由于表面张力为自由界面两

侧压力差的函数，根据散度定理，表面张力可转换

成体积力，对于两相流，该体积力可表示为

Ｆσ ＝σｉｊ
ρｋｉ

Δ

αｊ
１
２
（ρｉ＋ρｊ）

（４）

式中：ρ为网格内两相组分平均密度，ρｉ和 ρｊ分别
为不同相组分密度；α为自由界面几何梯度；σ为
表面张力系数；ｋ为界面曲率。

在壁面附近，对于给定接触角 θｃ，可求得壁
面附近自由界面法向量：

ｎ＝ｎｗｃｏｓθｗ ＋ｔｗｓｉｎθｗ （５）
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式中：ｎｗ和 ｔｗ分别为壁面的单位法向量和切向
量。通过限定壁面附近界面法向量条件，保证界

面在壁面附近满足润湿方程。

对于气液自由液面的追踪，本文采用 ＶＯＦ
方法进行处理。ＶＯＦ方法是处理复杂多相流自
由界面的有效方法，通过求解包含相组分体积分

数的连续方程，得到各网格内的各相组分的体积

分数，能对自由界面进行准确追踪。液相体积分

数 βｌ的控制微分方程为
βｌ
ｔ
＋ｕ·

Δ

βｌ＝０ （６）

式中：βｌ为每个网格单元内液体所占体积与该单
元可容纳流体体积之比。由定义可知，当单元被

液体占满时 βｌ值为１，单元全为气体时值为０。单
元网格内密度和黏度根据当地液相体积分数 βｌ值
求出，单元内平均密度和黏度的计算为

ρ＝βｌρｌ＋（１－βｌ）ρｖ （７）
μ＝βｌρｌ＋（１－βｌ） （８）
式中：ρｌ和 ρｖ分别为液相和气相工质密度。

边界条件：在储液器表面满足无滑移、无穿透

条件，即

ｕｆ＝ｕｗ （９）
式中：ｕｆ为流体速度；ｕｗ为壁面速度。

使用二阶迎风格式对控制方程进行离散，使

用基于压力修正的 ＳＩＭＰＬＥ方法对离散方程进行
求解。湍流模型采用标准 ｋｅ模型，进行瞬态求
解，时间离散采用显式格式。对模型进行多次计

算后发现，时间步长小于 ０．００２ｓ时，计算结果基
本一致，因此计算时间步长取０．００２ｓ。
１．３　物理模型及网格划分

对轴对称圆柱储液器进行数值模拟研究，储

液器半径３２．５ｍｍ，高度１６０ｍｍ。储液器内工质
为纯氨，表面张力系数取０．０２６Ｎ／ｍ，氨工质参数
如表 １所示。当前仿真不考虑相变传热传质的
过程。

使用 ＡＮＳＹＳＦｌｕｅｎｔ软件计算，由于储液器为
轴对称容器，本文作二维计算，采用二维旋转对称

模型。如图２所示，进行二维结构化网格划分，在
靠近壁面附近进行加密，Ｙ＋ ＝１０，网格总数
４０００，进行网格无关性验证，发现对网格再进行
加密对气液界面捕捉几乎无影响。

表 １　氨工质参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｍｍｏｎｉａａｓｗｏｒｋｉｎｇｍｅｄｉｕｍ

参数 液相氨 气相氨

密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ６１０ ０．６８９

黏度 μ／（ｋｇ·（ｍ·ｓ－１）－１） １．５２×１０－４ １．０１５×１０－５

图 ２　储液器网格模型

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｍｏｄｅｌｏｆａｃｃｕｍｕｌａｔｏｒ

１．４　模型验证方程
微重力条件下，储液器内气液界面形状主要

受到表面张力的影响。气液自由界面静力学满足

ＹｏｕｎｇＬａｐｌａｃｅ方程：

Ｐ２－Ｐ１ ＝σ
１
Ｒ１
＋１
Ｒ( )
２

（１０）

式中：Ｒ１、Ｒ２分别为表面上一点 ２个垂直方向上
的曲率半径；Ｐ１、Ｐ２分别为界面两侧压力。

在壁面附近，由于液体与固体接触的浸润现

象，气液界面满足润湿方程：

δＳＡ ＝δＳＬ＋δＬＡｃｏｓθｃ （１１）
式中：δＳＡ、δＳＬ、δＬＡ分别为固气、固液、液气界面张
力；θｃ为接触角。

图３为微重力下圆柱形容器内气液界面示意
图，定义如图中所示的用容器半径无量纲化的坐

标系，ｚ、ｘ为笛卡儿坐标，ｙ、θ为极坐标，ｄＨ为液
面沿容器壁面爬升高度，ａ为容器半径；ＢＮ 为
Ｂｏｎｄ数。根据式（１０）～式（１１），由力学平衡或
势能最小原理

［６］
推导可得到静力学平衡的气液

界面方程，对于旋转对称的腔体内气液界面方程

可由非线性二阶微分方程表示：

ｙ̈＝２ｙ
２＋３ｙ２

ｙ
－
ｙ
ｙ２
ｃｏｔθ（ｙ２＋ｙ２）＋

　　 １
ｙ
［ＢＮ（ｙｃｏｓθ－ｙ０）－２ｋ０］（ｙ

２＋ｙ２）３／２

（１２）
式中：ｋ０为静液面最低点曲率。

方程（１２）满足初始条件：
ｙ（０）＝ｙ０ （１３）
ｙ（０）＝０ （１４）

图 ３　微重力条件下圆柱形腔体内气液界面形状

Ｆｉｇ．３　Ｓｈａｐｅｏｆｌｉｑｕｉｄｖａｐｏｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｉｎｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌ

ｃａｖｉｔｙｕｎｄｅｒｍｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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方程（１２）满足边界条件：

ｔａｎθｃ ＝
ｙ１ｓｉｎθｃ＋ｙ１ｃｏｓθ１
ｙ１ｓｉｎθ１－ｙ１ｃｏｓθ１

（１５）

ｙ（θ１）＝
１
ｓｉｎθ１

（１６）

式中：θ１为最大角；θｃ为液体与固体接触浸润的
接触角；ｙ１为 ｙ在壁面边界处值。

方程（１２）的解可由四阶龙格库塔法或打靶
法等数值方法得到

［１６１７］
。Ｌｅｏｎ等［１７］

将通过龙格

库塔法迭代的理论解与 ＮＡＳＡ的高空落塔试验对
比，发现理论解与试验结果吻合较好，如图 ４
所示。

图 ４　理论解预测与 ＮＡＳＡ落塔试验结果对比［１７］

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄＮＡＳＡｄｒｏｐｔｏｗｅｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ［１７］

由式（１２）、式（１５）可知，最终静液面形状由

ＢＮ和接触角θｃ决定。ＢＮ为Ｂｏｎｄ数，该参数为无
量纲参数，定义为

ＢＮ ＝
Δρｇａ２

σ
（１７）

式中：Δρ为液相和气相工质的密度差；ｇ为重力

加速度；ａ为特征长度。ＢＮ参数表征了重力与表

面张力相对大小。ＢＮ越小，表明重力影响越小，
而表面张力的影响越大。

２　仿真分析结果

２．１　静液面仿真结果与理论预测结果及试验数
据对比

　　分别计算了 ４种不同 Ｂｏｎｄ数及接触角的工

况，与 Ｈａｓｔｉｎｇｓ等［１７］
理论解进行对比。由于圆柱

形容器的理论解推导过程中假设容器无限长，解

与充灌量无关，为保证液面不会爬升至越过顶部，

对比模型充灌量按照 ５０％给定。图 ５为最终稳
定的静液面结果，黑线为理论解，图 ５（ａ）和（ｂ）
算例 Ｂｏｎｄ数及接触角和 ＮＡＳＡ落塔试验一致，试
验数据参见图 ４。可以看出，静液面的仿真结果
与理论解及 ＮＡＳＡ落塔试验结果吻合较好。在表
面张力和界面两侧附加压力作用下，最终自由界

面达到静力学平衡，形成圆弧形界面，不同的

Ｂｏｎｄ数和不同接触角的条件，最终形成的圆弧界
面曲率也不一样。

图 ５　静液面仿真结果与理论解对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｔａｔｉｃｉｎｔｅｒｆａｃｅｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

２．２　接触角的影响
计算 ＢＮ ＝０时，不同接触角的情况，分析接

触角对气液界面分布的影响。

图６为不同接触角仿真的最终稳态静平衡液
面的气液界面分布图，根据仿真结果，提取出不同

接触角稳态平衡结果液面的爬升高度 ｄＨ值，用
储液器容器半径 ａ无量纲化，得到的无量纲高度
ｄＨ／ａ随接触角变化关系如图７所示。可以看出，
相同 Ｂｏｎｄ数条件下，接触角越小，液面沿壁面爬
升的高度越大。由 ＹｏｕｎｇＬａｐｌａｃｅ方程可知，对于
Ｂｏｎｄ数为０，即不存在重力影响的情况下，最终静

力学平衡的界面上每一点的曲率只和界面两侧压

力差有关。而界面两侧相同相工质内部压力处处

相等，因此界面上各位置处曲率也处处相等，最终

界面形状为球面。并且在壁面附近满足接触角条

５５１１
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图 ６　不同接触角仿真结果（ＢＮ ＝０）

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔａｃｔ

ａｎｇｌｅｓ（ＢＮ ＝０）

图 ７　液面爬升高度随接触角变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｏｆｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｗｉｔｈｃｏｎｔａｃｔａｎｇｌｅｓ

件，球面切线与壁面夹角等于接触角。接触角越

小，球面的曲率半径也越小，在满足液相体积不变

的条件下，界面沿储液器壁面爬升高度也越高。

２．３　Ｂｏｎｄ数的影响
计算接触角为５°，不同 Ｂｏｎｄ数时的情况，分

析 Ｂｏｎｄ数对气液界面分布的影响。图 ８为不同
Ｂｏｎｄ数时，仿真得到的气液界面分布图。

同样，根据仿真结果提取出不同接触角稳态

平衡结果液面的爬升高度 ｄＨ值，无量纲化后如
图９所示。

Ｂｏｎｄ数不等于０时，界面上各点的表面张力
与爬升液体的重力与界面两侧压差的合力平衡，

由于界面各点液面上升高度不一致，界面上各点

表面张力不再处处相等，界面形状不再是圆球面，

且越靠近中心位置界面越平坦。由图８和图９可

图 ８　不同 Ｂｏｎｄ数仿真结果（θｃ＝５°）

Ｆｉｇ．８　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｏｎｄ

ｎｕｍｂｅｒｓ（θｃ＝５°）

图 ９　液面爬升高度随 Ｂｏｎｄ数变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｏｆｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｗｉｔｈｂｏｎｄｎｕｍｂｅｒ

以看出，相同接触角条件下，Ｂｏｎｄ数越大，液面
沿壁面爬升高度越小，界面越趋于扁平。当 Ｂｏｎｄ
数趋于∞时，界面将最终变成一条水平直线。对
于确定的工质，Ｂｏｎｄ数只和重力加速度 ｇ及容器
半径 ａ相关。Ｂｏｎｄ数表征了重力与表面张力的相
对影响，Ｂｏｎｄ数越大，则重力作用越明显。重力加
速度或容器尺寸越大，Ｂｏｎｄ数也越大，气液面分布
受重力作用越明显，液面爬升高度也越小。

为了解更多接触角及 Ｂｏｎｄ数条件下，液面爬
升高度的变化规律，本文还进行了更多的算例计

算。图 １０为统计的对应不同 Ｂｏｎｄ数，液面爬升
高度随接触角变化曲线。图 １１为对应不同接触
角，液面爬升高度随 Ｂｏｎｄ数变化曲线。可以看
出，不同接触角时，液面爬升高度均随 Ｂｏｎｄ数增
大而减小。不同 Ｂｏｎｄ数时，液面爬升高度均随着
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图 １０　不同 Ｂｏｎｄ数下，液面爬升高度随接触角变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｏｆｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｗｉｔｈｃｏｎｔａｃｔ

ａｎｇｌｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＢｏｎｄｎｕｍｂｅｒ

图 １１　不同接触角下液面爬升高度随 Ｂｏｎｄ数变化曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｈｅｉｇｈｔｏｆｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｗｉｔｈｂｏｎｄ

ｎｕｍｂｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｔａｃｔａｎｇｌｅｓ

接触角增大而减小。且Ｂｏｎｄ数及接触角较小时，
爬升高度受 Ｂｏｎｄ数及接触角变化影响更为明显。
２．４　充灌量的影响

根据２．１～２．３节分析可知，在微重力条件
下，由于表面张力作用，气液界面会沿着储液器容

器壁面爬升，对于工质充灌量较小的情况，最终气

液界面达到受力静平衡后，会稳定在圆柱腔体某

个位置，形成圆弧形界面。但是当工质充灌量较

大，界面爬升高度超过储液器最大高度时，界面会

沿着顶部壁面继续移动。首先取 ＢＮ ＝０，接触角
为０的情况分析，根据 ２．２节计算结果，此时
ｄＨ≈２１．５ｍｍ。计算初始液面高度距离顶面
２０ｍｍ的情况，即初始液面高度 １４０ｍｍ。图 １２
为各个时刻储液器内气液界面分布。

可以看出，由于初始界面距离容器顶部距离小

于界面最大爬升高度 ｄＨ，气液界面会沿着侧壁爬
升至储液器顶部，此时壁面附近界面曲率变大，表

面张力增大，壁面附近的界面上的合力指向气相一

侧，界面会沿着储液器顶部壁面继续移动，最终形

成了一个球形自由气泡，气泡由于惯性作用与壁面

分离，并在储液器内向下移动，到达储液器底部后，

由于壁面浸润吸附作用，停在了储液器底部附近。

当 ＢＮ≠０时，此时气液界面还受到重力作
用，取接触角为０，ＢＮ分别为０．０２５、０．１、１、１０的
情况分析。根据第 ２节的计算结果，ＢＮ ＝１０时，
ｄＨ≈１０．５ｍｍ，ＢＮ为０．０２５、０．１、１时爬升高度更
大，计算初始液面高度距离顶面 １０ｍｍ的情况，
即初始液面高度为１５０ｍｍ，保证各工况界面均能
爬升至储液器顶部。图 １３～图 １６为不同 ＢＮ值
各个时刻储液器内气液界面分布。

图 １２　初始液面高度 １４０ｍｍ时各时刻气液界面形状

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｖａｐｏｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｈａｐｅｓｗｉｔｈ

ｔｉｍｅａｔｉｎｉｔｉａｌｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｈｅｉｇｈｔｏｆ１４０ｍｍ

图 １３　ＢＮ ＝０．０２５时各时刻气液界面形状

Ｆｉｇ．１３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｖａｐｏｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｈａｐｅｓｗｉｔｈ

ｔｉｍｅａｔＢＮ ＝０．０２５
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图 １４　ＢＮ ＝０．１时各时刻气液界面形状

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｖａｐｏｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｈａｐｅｓｗｉｔｈ

ｔｉｍｅａｔＢＮ ＝０．１

图 １５　ＢＮ ＝１时各时刻气液界面形状

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｖａｐｏｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｈａｐｅｓｗｉｔｈ

ｔｉｍｅａｔＢＮ ＝１

图 １６　ＢＮ ＝１０时各时刻气液界面形状

Ｆｉｇ．１６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｖａｐｏｒｉｎｔｅｒｆａｃｅｓｈａｐｅｓｗｉｔｈ

ｔｉｍｅａｔＢＮ ＝１０

可以看出，当 ＢＮ ＝０．０２５时重力水平极其微
弱，自由界面发展规律与零重力情况一致，界面爬

升至储液器顶部后继续沿顶部壁面移动，最终从

顶部分离形成自由气泡，最终停在储液器底部。

当 ＢＮ＞０．１时，随着重力相对作用越来越大，浮
升力作用越明显，界面沿着顶部壁面移动形成气

泡后不再与顶部壁面分离，最终停留在储液器顶

部。且随着浮升力增大，气泡受到顶部壁面挤压，

由圆球状逐渐变成椭球状。虽然微弱的浮升力能

使气泡停留在储液器顶部，但是储液器在轨工作

时，卫星可能存在机动调姿，重力方向发生变化，

气泡仍有可能在储液器内运动。

３　结　论

本文使用 ＣＦＤ方法对圆柱形储液器微重力
条件下气液界面分布进行了仿真。根据本文分析

研究工作，得到以下结论：

１）静液面的仿真结果与理论解及 ＮＡＳＡ高
空落塔试验数据对比基本一致，说明本文仿真方

法的正确性。

２）仿真结果表明，微重力条件下，储液器内
气液界面分布主要由 Ｂｏｎｄ数、接触角、液相充灌
量影响。Ｂｏｎｄ数、接触角越小，液面沿储液器壁
面爬升高度越高。根据 Ｂｏｎｄ数及接触角的定义
可知，对于在轨确定的微重力条件和工质条件下，

气液界面形状变化与储液器几何尺寸及表面浸润

性相关。

３）对于工质充灌量较大的情况，当液面爬升
高度达到储液器顶部时，气液界面最终会形成自

由气泡，气泡在储液器内自由运动，对于要求保证

储液器底部出口处完全为液相工质的要求显然是

不利的，因此需要合理设计储液器工质充灌量，避

免自由气泡的形成。
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（１．ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｐａｃｅＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；
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ｈａｖｉｏｒ．Ｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｕｍｓｕｒｆａｃｅｆｏｒｃｅｍｏｄｅｌａｎｄｖｏｌｕｍｅｏｆｆｌｕｉｄｍｅｔｈｏｄｗｅｒｅａｄｏｐｔｅｄｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｓｕｒｆａｃｅ
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ｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（６）：１１６１１１７２（ｉｎ
Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０１３６

系留无人机平台搭载的蜂窝通信基站吞吐量优化

罗?１，丁文锐２，，雷耀麟３，刘春辉２

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 无人系统研究院，北京 １０００８３；

３．中国电子科技集团公司第五十四研究所，石家庄 ０５００８１）

　　摘　　　要：考虑多架系留无人机（ＵＡＶ）空中基站为多小区提供空地双向通信服务时，
针对地面用户数目分布不均匀和多机协同服务同频干扰严重的问题，提出了一种联合优化空

中基站高度和链路传输方向的吞吐量优化算法。该方法通过使用最大同频链路准则和就近服

务准则确定了同频链路配对和无人机／用户配对，通过优化空中基站高度和链路传输方向提升
了系统平均吞吐量，并减少了用户间的同频干扰。多种场景下验证结果均显示，所提方法显著

优于其他非联合优化的对比方法，当拥塞小区用户数目是非拥塞小区用户数目的１～３６倍时，
相比于不联合优化链路传输方向和空中基站高度的对比方法，所提方法可提升系统平均吞吐

量８倍左右。
关　键　词：空中基站；系留无人机（ＵＡＶ）；空地双向通信；优化方法；链路传输方向
中图分类号：Ｖ２７９＋．２；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１６１１２

　　近年来随着无人机技术的发展，无人机被广
泛地应用在军事和民用领域的各个方面。因其具

备部署迅速、成本较小等优势，将无人机作为空中

通信基站提高地面无线通信网络的服务质量和覆

盖范围受到了广泛的关注，并应用于移动通信系

统的诸多研究
［１４］
。然而现有 ４Ｇ或者正在部署

的５Ｇ基站系统复杂度高，将其部署在无人机平
台上将会产生大量的能耗；另外，无人机的悬停和

机动亦会大量消耗所携带的能源。因此，考虑将

移动通信基站部署在无人机平台上普遍存在因机

载能源不足而导致空中基站续航能力差的问题。

在实际工程应用中，使用系留无人机（Ｔｅｔｈ
ｅｒｅｄＵＡＶ）的一种部署长航时空中基站的方案。
系留无人机通过线缆与地面连接，获取供应电能，

能够实现长时间滞空悬停，驻留在空中某个固定

位置。相比于传统多旋翼无人机系统，系留无人

机滞空能力更强，所搭载有效载荷数量更多。系

留无人机可采用线缆与对应的核心网接入点（如

地面基站或者应急通信车）进行回程链路（Ｂａｃｋ
ｈａｕｌＬｉｎｋ）的信息传输，相比于依靠无线链路传
输的多旋翼无人机其传输速率更高，抗干扰能力

更强
［５］
。

２０１５年以色列航宇工业公司向一家美国政
府客户交付首架“悬停灯（ＨｏｖｅｒＬｉｔｅ）”系留无人
飞机，该无人机采用函道风扇作为主升力装置，采

用４个外围旋翼作为稳定控制装置，可在５０ｍ左
右高度悬停并长时间工作。由于这一新型无人机

系统对于静止、小范围移动、开敞空间跟随状态下

的应用具有较大优势，问世之后开始受到广泛关

注。从飞机设计、电力保障、飞控优化、安全管理

等各个角度，系留无人机技术都获得了不断的推

动。文献［６］提出了一种四旋翼无人机通过一根

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106009&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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系留电缆和传统地面通信基站相连接的方法，该

方法中无人机不仅可以通过系留电缆实时供给电

能，还可以利用电缆实现无人机和基站间信息无

干扰的有线传输。文献［７］研究了当系留空中无
人平台作为中继节点辅助地面节点和高空无人平

台（ＨｉｇｈＡｌｔｉｔｕｄｅＰｌａｔｆｏｒｍ，ＨＡＰ）时的相关应用，
分析推导了在信道状态未知时的系统吞吐量表达

式。作为空中基站，系留无人机可用作蜂窝小区

服务器，通过优化其部署位置和用户分配，提升地

面用户服务质量
［８］
。在此基础上，系留无人机可

与地面基站配合使用，借助其机动能力，扩展蜂窝

小区的覆盖面积，并且辅助地面基站进行信息分

流，提升整体处理能力
［９］
。

在国内无人机产业当中，系留无人机产业发

展基本处于初级阶段，尚未形成规模。但是国内

移动通信、公安系统、灾害应急管理部门等已经开

始尝试利用系留无人机对一些传统的业务需求进

行赋能和提升。２０１７年中国移动在多地进行系
留式无人机应急高空基站测试，测试中的系留式

无人机应急高空基站可在 ５ｍｉｎ内快速升空至
１００ｍ，２４ｈ不间断为测试区域提供 ＶｏＬＴＥ及数
据业务等通信保障

［１０］
。文献［１１１２］提出了系留

无人机应用于地震等自然灾害时的应急救灾通信

方案。在地面基站遭到破坏时，由系留无人机组

网与指挥部和应急中心建立通信网络。

尽管国内外对系留无人机进行了学术研究及

工程实践方面的初期探索，但是仍有部分问题需

要进一步研究：①当前研究多以单无人机为主，缺
少对多无人机多小区的进一步分析，特别是当各

小区中用户分布不均匀的情况；②通信方式多以
单向通信为主，双向通信时的链路传输方向和链

路配对需要进一步研究。本文在前述研究工

作
［１３１４］

的基础上进行扩展，在多架系留无人机应

用于空地双向通信时，对空中基站高度、链路传输

方向、同频链路配对和无人机／用户配对进一步优
化，实现了多机系留无人机系统在服务多个用户

不均匀分布小区时的系统吞吐量最大化，并有效

减少用户间的同频干扰。

１　系留无人机空地双向通信分析
１．１　多机协同空地双向通信

以２架无人机为例，如图 １所示，ＩＧＧ为地面

用户间的干扰，ＩＵＧ为无人机和地面用户间的干
扰。当不同蜂窝小区含有数量差别较大的地面用

户时，如果无人机都被部署于较低的高度，则对应

小区用户多的无人机通信负载过重而其他无人机

通信资源被浪费。一种直观的较优的部署方式是

将对应小区用户数量少的无人机部署在较高的位

置，使其天线的覆盖范围能够覆盖到用户数目多

的小区，从而达到多无人机协同服务的目的。但

是在升高高度协同服务且多架无人机使用相同的

频带进行下行通信服务时，某个链路的接收机将

会受到来自其他空地信道的同频干扰，由于空地

链路往往是直视链路，这种同频干扰往往严重影

响通信质量。在双向通信的场景下，严重的同频

干扰可以通过配置链路的传输方向减弱。当２条
链路使用不同的传输方向时，同频干扰将会从来

自空对地信道变为来自地对地和空对空信道，而

当无人机装备定向天线且多架无人机都处于其他

无人机天线主瓣外时，空对空信道的同频干扰可

近似为０，而地对地信道往往是非直视链路。
当不同蜂窝小区含有数量近似相等的地面用

户时（见图 ２），无人机理应部署在较低的位置来
服务各自对应的小区以最小化路径损耗。这种情

况下当不同链路使用不同传输方向时，地面节点

图 １　小区地面用户分布不均衡场景的空地通信

Ｆｉｇ．１　Ａｉｒｇｒｏｕｎｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｓｃｅｎａｒｉｏｏｆｕｎｅｖｅｎ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｇｒｏｕｎｄｕｓｅｒｓｉｎｃｏｍｍｕｎｉｔｙ
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依然会受到来自地对地信道的同频干扰，而当不同

链路使用相同传输方向时，所受到的干扰近似为０。
因此，在多架系留无人机协同服务多个小区

时，无人机高度、链路传输方向可以根据不同小区

地面用户拥塞程度进行调整，从而尽可能减小同

频干扰进而最大化系统吞吐量。

图 ２　小区地面用户分布均衡场景的空地通信

Ｆｉｇ．２　Ａｉｒｇｒｏｕｎｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｓｃｅｎａｒｉｏｏｆａｖｅｒａｇｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｇｒｏｕｎｄｕｓｅｒｓｉｎｃｏｍｍｕｎｉｔｙ

１．２　同频服务与单独服务间的均衡
当考虑多架无人机同频服务多个地面节点

时，不同的同频服务方式也会影响整个双向通信

的系统吞吐量。如图 ３所示，２条链路在同时同
频服务时，整个系统双向通信需要 ２个时隙；而
２条链路单独通信时，如图 ４所示，整个系统双向
通信需要 ４个时隙。这里存在一种均衡：２条链
路同时同频服务需要总时隙少，但是存在同频干

扰；２条链路单独服务需要总时隙多，但是每条链
路都无干扰。

图 ３　同频链路服务

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｃｈａｎｎｅｌｓｅｒｖｉｃｅ

图 ４　单独链路服务

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｃｈａｎｎｅｌｓｅｒｖｉｃｅ

基于以上的研究动机，本文研究在多架系留

无人机空地双向通信场景中，通过优化无人机高

度、链路传输方向以及确定同频服务方式最大化

整个系统的系统吞吐量（即在给定的地面用户业

务需求量的情况下，尽可能快地完成服务）。需

要说明的是，在传统的蜂窝移动通信系统中，通过

使用频谱分配消除小区间干扰受到了广泛的研究

并已发展成为一项成熟的技术，因此直观上在无

人机空地通信场景下也可以使用传统的频谱分配

消除小区间干扰；但是在多小区同频场景中，研究

如何充分地利用频谱资源和优化无人机带来的新

自由度，具有更高的价值和意义。

２　相关场景建模

２．１　传输场景和双向通信模式
本文考虑 Ｍ架系留无人机与对应蜂窝小区

内的 Ｍ个微基站（或地面通信车）连接，向地面
的通信用户提供空地双向通信服务。每个小区包

含 Ｎｉ，ｉ∈!

＝｛１，２，…，Ｍ｝个均匀分布的地面用
户。假设系留无人机高度可调，但在水平面上的位

置固定（受系留带约束），且与对应的蜂窝小区基

３６１１
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站水平位置相同。无人机 ＵＡＶｉ的三维坐标可以表

示为ｐｉ＝［ｘｉ，ｙｉ，Ｈｉ］；地面用户Ｇｊ，ｊ∈" {＝ １，２，…，

Ｋ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
Ｎ}ｉ 的三维坐标表示为ｗｊ＝［ｘＧｊ，ｙＧｊ，０］。

所有通信节点采用半双工通信模式，且每架

无人机在服务多个地面用户时采用时分复用

（ＴＤＭＡ）模式（ＴＤＭＡ可充分利用无人机作为空
中基站带来新的自由度，无人机在服务每个用户

时可调整自身高度实现通信的最优传输）。假设

每个地面节点的业务需求量是相等的且每个用户

有且仅有一架无人机对其进行双向通信服务，保

障了一定程度的公平性。所有的无人机在相同的

频段采用时分双工（ＴＤＤ）模式与每个用户进行
双向通信并考虑上下行业务量均衡的双向通信

（如应急通信下移动用户的上下行业务量相近）：

即连续的 ２个时隙中第 １个时隙用于上行（下
行）传输，则另外一个时隙用于下行（上行）传输。

在本文所提的场景中所有链路是时隙同步的，保

证了在给定任意一个时刻可以最多有２条同频链
路。整个服务过程可在软件定义网络（Ｓｏｆｔｗａｒｅ
ＤｅｆｉｎｅｄＮｅｔｗｏｒｋ，ＳＤＮ）架构下完成，系统的全局信
息由１个云端控制器（该云端可以为任意一架无
人机或者附近的宏基站）统一管理，并在控制器

中进行服务策略优化。服务过程中的控制信号获

取，同时整个空地通信系统的最优传输策略可由云

端优化后通过转发层（空中基站，地面基站）发送

给各个传输节点。为了简化系统模型，本文认定在

此网络架构中用户可始终接收到转发层的信号。

２．２　信道模型和链路接收功率
本文中涉及到的无线信道有空对空、空对地

和地对地信道。空对空信道建模为直视（Ｌｉｎｅｏｆ
Ｓｉｇｈｔ，ＬｏＳ）链路而地对地信道建模为非直视
（ＮｏｎＬｉｎｅｏｆＳｉｇｈｔ，ＮＬｏＳ）链路。空地信道建模
为概率型直视／非直视链路［１５］

。为简化计算，所

有类型的信道考虑路径损耗和大尺度衰落。

考虑每架无人机配备定向天线，而定向天线

的增益可以表示为

ｇ（ｄ）＝
ｇ０
Φ２Ｂ

　ｄ≤ ｈｉ／ｃｏｓΦＢ

ｇｓ 　
{

其他

（１）

式中：ｇ０≈２．２８４６；ΦＢ∈（０，π／２）为天线的半波
数宽度；ｄ为ＵＡＶｉ和接收端的距离；ｈｉ为无人机ｉ

的飞行高度；ｇｓ满足 ０≤ｇｓ≤ｇ０／Φ
２
Ｂ，本文将其简

化为 ｇｓ＝０，每个地面用户考虑装备增益为 ｇ０的

全向天线
［１６］
。

假设信道对称，上行链路（ＧｊｔｏＵＡＶｉ）和下
行链路（ＵＡＶｉｔｏＧｊ）的接收端功率分别为

Ｐｇｕ（ｐｉ，ｗｊ）＝
Ｐｇｇ０

（κ０ｄｊｉ）
ｎ
（ｐＬｏＳψＬｏＳ＋ｐＮＬｏＳψＮＬｏＳ）

（２）

Ｐｕｇ（ｐｉ，ｗｊ）＝
Ｐｕｇ（ｄｉｊ）

（κ０ｄｊｉ）
ｎ
（ｐＬｏＳψＬｏＳ＋ｐＮＬｏＳψＮＬｏＳ）

（３）
式中：Ｐｇ和 Ｐｕ分别为地面节点和无人机的发射
功率；κ０＝４πｆｃ／ｃ，ｆｃ为载频，ｃ为光速；ｄｉｊ＝ｄｊｉ＝
ｐｉ－ｗｊ；ｎ为路损指数；ｇ（ｄｉｊ）为定向天线增益；

ψＬｏＳ～#（μＬｏＳ，σ
２
ＬｏＳ）和 ψＮＬｏＳ～#（μＮＬｏＳ，σ

２
ＮＬｏＳ）分别

为直视链路和非直视链路呈对数正太分布的阴影

衰落均值和方差
［１５］
；直视链路的概率为 ｐＬｏＳ ＝

α（１８０θ／π－１５）γ，θ＝ａｒｃｓｉｎ（ｈｉ／ｄｉｊ）为 ＵＡＶｉ和

Ｇｊ的仰角，α和 γ为与环境有关的参数
［１５］
；非直

视链路的概率为 ｐＮＬｏＳ＝１－ｐＬｏＳ。
空对空（ＵＡＶｉＵＡＶｐ）和地对地（ＧｊＧｑ）链路

中的接收端功率可以分别表示为

Ｐｕｕ（ｐｉ，ｐｐ）＝
Ｐｕｇ（ｄｉｐ）
（κ０ｄｉｐ）

ｎψＬｏＳ
（４）

Ｐｇｇ（ｗｊ，ｗｑ）＝
Ｐｇｇ０

（κ０ｄｊｑ）
ｎψＮＬｏＳ

（５）

式中：下标 ｐ∈!

且 ｐ≠ｉ；下标 ｑ∈"

且 ｑ≠ｊ；
ｄｉｐ＝ ｐｉ－ｐｐ ；ｄｊｑ＝ ｗｊ－ｗｑ ；ｗｑ代表节点为 ｑ
的地面用户三维位置坐标；ｐｐ代表节点为 ｐ的无
人机三维位置坐标。

２．３　同频干扰、同频链路配对和无人机／用户
配对

　　多条链路在同一个频带进行双向通信时，链
路传输方向不同，干扰的来源和方向也不同，即干

扰经历的信道不同。在本文研究的空地双向通信

场景中，空对空、空对地和地对地信道有着不同的

衰落情况。一般而言，地对地非直视链路衰落最

严重，空对地次之，而空对空链路衰落程度最小，

因此，不同来源和方向的干扰强度不同。

为了在更一般的场景（即任意条链路）下对

多链路同频干扰进行数学描述，文献［１７］定义了
干扰转动（ＩｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅＳｐｉｎ）的概念：对于上下行
业务量均衡的双向通信链路 Ｌｉｊ（ＵＡＶｉＧｊ），若下
行通信发生在奇数时隙（即上行通信发生在偶数

时隙），则定义链路 Ｌｉｊ的干扰转动值 ｓｉｊ＝０；若上
行通信发生在奇数时隙（即下行通信发生在偶数

时隙），则定义链路 Ｌｉｊ的干扰转动值 ｓｉｊ＝１。基于
干扰转动的定义，多条链路的相对干扰转动值可

以由所有链路的干扰转动值经过异或得到，比如：

４６１１
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链路 Ｌｉｊ和链路 Ｌｐｑ（ＵＡＶｐＧｑ）的相对干扰转动值
ｒｉｊ，ｐｑ＝ｓｉｊ! ｓｐｑ。相对干扰转动值可以描述多条链
路的相对传输方向，比如当链路 Ｌｉｊ和 Ｌｐｑ使用相同
的传输方向时 ｒｉｊ，ｐｑ＝０；反之当他们使用不同的
传输方向时 ｒｉｊ，ｐｑ＝１。

同频链路配对是指对同时同频工作链路数量

和配对方式的描述。同频链路配对方式决定着整

个空地双向通信系统总的服务时间：同频链路配

对数越多，所有的地面节点就可以越快地被服务

完。图３和图４在最简单的场景下说明了２架无
人机服务２个地面节点时的同频链路配对方式。
同频链路配对的可能性随着无人机和地面节点数

量的增加而大幅度增加。比如当无人机数量 Ｍ＝
２且地面节点数 Ｋ＝４（即 Ｇ１；Ｇ２；Ｇ３；Ｇ４）时，共有
１０种链路配对方案：｛（Ｇ１Ｇ２）（Ｇ３Ｇ４）｝，｛（Ｇ１Ｇ３）
（Ｇ２Ｇ４）｝，｛（Ｇ１Ｇ２）（Ｇ３Ｇ４）｝，｛（Ｇ１）（Ｇ２）
（Ｇ３Ｇ４）｝，｛（Ｇ１）（Ｇ３）（Ｇ２Ｇ４）｝，｛（Ｇ１）（Ｇ４）
（Ｇ２Ｇ３）｝，｛（Ｇ１Ｇ２）（Ｇ３）（Ｇ４）｝，｛（Ｇ１Ｇ３）（Ｇ２）
（Ｇ４）｝，｛（Ｇ１Ｇ４）（Ｇ２）（Ｇ３）｝，｛（Ｇ１）（Ｇ２）（Ｇ３）
（Ｇ４）｝。

其中，第 １种链路配对方案为 ｛（Ｇ１Ｇ２）
（Ｇ３Ｇ４）｝表示整个系统完成双向通信 ２次：第 １
次同频服务 Ｇ１和 Ｇ２，第 ２次同频服务 Ｇ３和 Ｇ４；
而第 １０种链路配对方案为｛（Ｇ１）（Ｇ２）（Ｇ３）
（Ｇ４）｝表示整个系统完成双向通信 ４次，每一次
只有１个地面节点被服务。

更为一般地，定义 λ∈Λ为 Ｍ架无人机服务
Ｋ个地面节点时的某个同频链路配对方案，而 Π
为所有链路配对方案的集合。

定理１　Ｍ架无人机使用相同频带服务 Ｋ个
地面用户时，同频链路调度方式总数为

Λ ＝ ∑
Ｋ

ｍ＝［Ｋ／Ｍ］
Ｓ（Ｋ，ｍ） （６）

式中：Ｓ（Ｋ，ｍ）＝
Ｋ( )ｍ ＝１

ｍ！∑
ｍ

ｉ＝０
（－１）ｉ

ｍ( )ｉ（ｍ－ｉ）Ｋ
为二阶斯特林数，表示将 Ｋ个元素分组为 ｍ个子
集的方式总数。

证明　Ｓ（Ｋ，ｍ）＝
Ｋ( )ｍ 表示将 Ｋ个地面用户

分组成 ｍ个子集的方式数目，即每一个子集代
表整个系统的一次双向通信，因此 ｍ为整个系
统服务完所有用户的双向通信次数。 证毕

理论上在每一次双向通信中：最小同频链路

数为１，即该次只有一条链路在进行双向通信；最
大的同频链路数等于无人机的数量 Ｍ。

对于每次只有一条链路进行双向通信时的情

况，服务方案总数为 Ｓ（Ｋ，ｍ）＝
Ｋ( )ｍ 。此时，整个

系统服务完所有用户的双向通信次数为 Ｋ次。
当每次服务有多条同频链路时，系统所使用

的总的时隙数减小，考虑系统完成服务所使用的

时隙数最小的情况：此时，每次双向通信系统都选

择尽可能多的用户进行服务，即每个子集中都含

有最大的元素数目 Ｍ，而设系统最快完成服务时
所使用的双向通信次数为 Ｘ，则 Ｘ＝［Ｋ／Ｍ］。

对于某一种同频链路配对方案，λ表示某
个同频链路配对方案中的双向通信次数或者

２λ为整个双向通信系统的服务总时长，例如
｛（Ｇ１）（Ｇ２）（Ｇ３Ｇ４）｝代表整个系统完成双向通信
λ ＝２次，一共消耗２λ ＝４次时隙。
在本文所研究的多架无人机同时同频服务多

个地面节点的场景中，因地面节点位置各异，因此

无人机／用户配对方式影响每条链路的接收功率
和同频干扰。为了对无人机／用户配对进行数学
描述，定义无人机／用户配对因子Ａｖｗ∈｛０，１｝，ｖ∈
!

，ｗ∈"

：Ａｖｗ＝１表示 Ｇｗ由 ＵＡＶｖ提供双向通信
服务；Ａｖｗ＝０表示 Ｇｗ不由 ＵＡＶｖ提供服务。因每
个用户有且仅有 １架无人机对其进行服务，则有

∑
ｖ∈!

Ａｖｗ ＝１，ｗ。

２．４　信噪比和系统吞吐量
基于以上对链路干扰转动、同频链路配对和

无人机／用户配对的数学描述，同频链路配对方案
λ中的某次同频服务 λ（ｔ），ｔ∈（１，λ）的链路
Ｌｉｊ，即 Ｇｊ∈λ（ｔ）的上行传输（ＵＡＶｉ→Ｇｊ）和下行
传输（Ｇｊ→ＵＡＶｉ）的接收信噪比可以表示为

ＳＩＮＲｉｊ＝ＡｉｊＰｕｇ（ｐｉ，ｗｊ [） ∑
ｍ∈!

，ｎ∈λ（ｔ）
ｍ≠ｉ，ｎ≠ｊ

Ａｐｑｒｉｊ，ｐｑＰｇｇ（ｗｊ，ｗｎ）＋

　　 ∑
ｍ∈!

，ｎ∈λ（ｔ）
ｍ≠ｉ，ｎ≠ｊ

Ａｐｑ（１－ｒｉｊ，ｐｑ）Ｐｕｇ（ｐｍ，ｗｊ）＋σ ]２
（７）

ＳＩＮＲｊｉ＝ＡｉｊＰｇｕ（ｐｉ，ｗｊ [） ∑
ｍ∈!

，ｎ∈λ（ｔ）
ｍ≠ｉ，ｎ≠ｊ

Ａｐｑｒｉｊ，ｐｑＰｕｕ（ｐｉ，ｐｍ）＋

　　 ∑
ｍ∈!

，ｎ∈λ（ｔ）
ｍ≠ｉ，ｎ≠ｊ

Ａｐｑ（１－ｒｉｊ，ｐｑ）Ｐｇｕ（ｗｎ，ｗｊ）＋σ ]２
（８）

因此，链路 Ｌｉｊ双向传输速率可以表示为

Ｒｉｊ＝
１
２
Ｗ（ｌｏｇ２（１＋ＳＩＮＲｉｊ）＋ｌｏｇ２（１＋ＳＩＮＲｊｉ））

（９）
式中：因每条链路都使用同样的带宽，为简化表
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达，将带宽归一化为 Ｗ ＝１Ｈｚ；因子 １／２是因为
双向通信使用了２个时隙；ＳＩＮＲ为信号与干扰加
噪声比；ＳＩＮＲｉｊ为无人机 ｉ与地面用户 ｊ间的信号
与干扰加噪声比；σ为噪声方差。
２．５　系统优化问题模型

本文的优化目标定义为最大化整个空地双向

通信的系统吞吐量。吞吐量是指系统单位时间内

成功地传送数据的数量。从网络层面讲，吞吐量

用每秒传输的字节数表示。本文在此基础上进一

步考虑链路同频干扰的影响，强调系统吞吐量为

每秒有效传输的数据量，因此将系统吞吐量定义

为所有链路的双向传输速率与整个系统进行双向

通信服务所消耗总时间的比值。其中双向服务消

耗总时间包含通信传输时间、无人机机动和控制

信息传输时长，考虑到后者相对于前者时长较少，

这里做近似化处理忽略不计。综合以上描述，该

系统吞吐量与空中基站高度、链路传输方向、无人

机／用户配对和同频链路配对密切相关。
定义所有空中基站高度的集合为

$

＝｛Ｈ１，
Ｈ２，…，ＨＭ｝；链路相对干扰转动值的集合为 %

＝
｛ｒｉｊ，ｐｑ ｉ，ｐ∈!

；ｊ，ｑ∈"

｝；无人机／用户配对因子的
集合为

&

＝｛Ａｖｗ｜ｖ∈!

，ｗ∈"

｝。

因此，最大化系统吞吐量的数学描述可以表

示为

ｍａｘ
&，%，$，λ

∑
λ

ｔ＝１
∑
ｊ∈λ（ｔ）
∑
Ｍ

ｉ＝１
Ｒｉｊ

２λ
（１０ａ）

ｓ．ｔ．

Ａｖｗ ＝｛０，１｝

ｒｉｊ，ｐｑ ＝｛０，１｝λ∈ Λ

∑
ｖ∈!

Ａｖｗ ＝１　　ｗ

Ｈｍｉｎ≤ Ｈｉ≤ Ｈ













ｍａｘ

（１０ｂ）
（１０ｃ）
（１０ｄ）
（１０ｅ）
（１０ｆ）

式中：ｒｉｊ，ｐｑ为链路 Ｌｉｊ和链路 Ｌｐｑ的相对干扰转
动值。

其中，约束式（１０ｄ）和（１０ｅ）保证每个地面用
户只被服务一次。系留无人机的最大和最小可调

高度为 Ｈｍａｘ和 Ｈｍｉｎ。
优化问题式（１０）的优化变量中，

$

中的元素

为连续变量，
%

和
&

中的元素为二元离散变量，λ
是一个组合中的元素。因此，该问题为混合整形

规划和组合优化结合的优化问题。

３　基于最大同频链路和就近服务准
则的优化算法

３．１　算法设计理念
优化问题式（１０）中同频链路配对方案数量

Λ随着无人机数量 Ｍ和地面节点数目 Ｋ的增
加而急剧增加。依据定理１可以计算出，当 Ｍ＝２
且 Ｋ＝２，４，６，８，１６时，同频链路配对方案数量为
Λ ＝２，１０，７６，７６４，４６２０６７３６，遍历每一种同频
配对方案在本文优化问题的实际应用中不可取；

同时由于信噪比表达式复杂，组合优化中常用的

匈牙利方法等算法也无法求解出最优的同频链路

配对方案。

根据作者之前工作的结论
［１３１４］

：在 ２架系留
无人机空地双向通信的场景下，同频链路数越多，

系统的吞吐量越大。该结论可以解释为：同频链

路数目的增多可以减小整个系统的通信服务总时

长，尽管同频链路之间存在干扰，但是通过优化高

度和链路传输方向可以尽可能地减少其同频干

扰，从而可以使此情况下的系统吞吐量优于同频

链路数较少的系统吞吐量。因此，在更为一般的

多无人机场景下，提出一种基于最大同频服务准

则的传输策略，即在每时隙的双向通信服务时，Ｍ
架无人机选择尽可能多的地面节点进行同频

服务。

对于无人机／用户配对而言，直观上无人机应
选择离其最近的地面节点进行服务，同时在实际

应用中就近服务准则也广泛应用在传统的移动通

信中并被证明是一种较优的服务方式。

因此，本文提出一种面向实际应用的优化问

题求解算法，该算法通过使用最大同频服务准则

和最邻近服务准则快速确定问题式（１０）优化变
量中同频服务方式 λ和空中基站／用户连接因子
&

，从而降低了原问题优化求解复杂度。求解算

法具体描述如算法１所示。
算法１　面向实际应用的优化问题求解算法。

　　１．初始化：给定 Ｋ个地面节点坐标和 Ｍ架
空中基站标。

２．ｗｈｉｌｅ
"ｔ≠ ｄｏ

３．给定当前待服务地面节点集合
"ｔ，该集合

包含 ｋｔ个地面节点，ｔ表示这是第 ｔ次双向通信服
务过程。

４．ｉｆｋｔ≥Ｍ
５．（子问题１）使 Ｍ架空中基站与离各自最

近的用户完成连接。经过此步骤，第 ｔ次双向通
信服务的 Ｍ条同频链路（集合

'ｔ表示）已被确

定：包括 Ｍ个地面用户（集合
(ｔ表示）和对应 Ｍ

架空中基站（集合
)ｔ表示）。

６．（子问题２）对于此 Ｍ条同频链路，求解其
链路传输方向和空中基站高度的联合优化子问题。

７．ｅｌｓｅ
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　第 ６期 罗?，等：系留无人机平台搭载的蜂窝通信基站吞吐量优化

８．（子问题 ３）使 ｋｔ个地面用户节点与离各
自最近的空中基站连接。经过此步骤，第 ｔ次双
向通信服务的 ｋｔ条同频链路（集合 'ｔ表示）已被

确定：包括 ｋｔ个地面用户（集合 (ｔ表示）和对应

的 ｋｔ架空中基站 （集合 )ｔ表示）。

９．（子问题２）对于此 ｋｔ条同频链路，求解其
链路传输方向和空中基站高度的联合优化子

问题。

１０．ｅｎｄｉｆ
１１．从待服务地面节点集合

"ｔ中删除本次

已被服务节点集合
(ｔ。

１２．ｅｎｄｗｈｉｌｅ
对于子问题 １，每架无人机选择距离自己最

近的节点（即最临近搜索），然后多架无人机进行

迭代从而可求解，子问题３类似。
３．２　基于序列凸规划和分枝定界法的链路传输

方向和空中基站高度优化

　　用 Ｈｔ来表示无人机集合 )ｔ中的空中基站高

度组成的向量，用 Ｒｔ来表示同频链路集合 'ｔ中

链路传播方向组成的向量；且定义
'ｔ中的元素个

数为 Ｎｔ。则空中基站高度和链路传输方向的联
合优化子问题２可以被数学描述为

ｍａｘ
Ｈｔ，Ｒｔ
∑

ｉ∈)ｔ，ｊ∈(ｔ

Ｒｉｊ （１１ａ）

ｓ．ｔ．
ｒｉｊ，ｐｑ∈ ｛０，１｝　　 　ｒｉｊ，ｐｑ∈ Ｒｔ
Ｈｍｉｎ≤ Ｈｉ≤ Ｈｍａｘ　　Ｈｉ∈ Ｈ

{
ｔ

（１１ｂ）
（１１ｃ）

式中：优化变量 Ｈｔ为连续变量，而 Ｒｔ为二元离散
变量，因此子问题 ２为混合整形规划问题。该问
题的解决思路为：①将二元离散变量放松为 ０～１
之间的连续变量；②使用凸／凸近似优化理论求解
放松问题；③使用分枝定界法确定原问题中二元
离散变量的取值。

对二元离散变量 Ｒｔ放松为连续变量Ｒｔ的问
题可以被数学描述为

ｍａｘ
Ｈｔ，Ｒｔ
∑

ｉ∈)ｔ，ｊ∈(ｔ

Ｒｉｊ （１２ａ）

ｓ．ｔ．　ｒｉｊ，ｐｑ∈ ｛０，１｝　　ｒｉｊ，ｐｑ∈ Ｒｔ （１２ｂ）
Ｈｍｉｎ≤ Ｈｉ≤ Ｈｍａｘ　　Ｈｉ∈ Ｈｔ （１２ｃ）
　　其中，约束条件均为凸集，而目标函数为多个
双向传输速率的仿射集合，而每一个双向传输速

率 Ｒｉｊ是对数函数和信噪比的复合函数。考虑优
化变量为

$

和
%

中的元素时，经过二阶求导验

证，Ｒｉｊ中的信噪比（７）和（８）是非凸函数；而 Ｒｉｊ中
的对数函数为凹函数。因此，序列凸近似方法结

合凸函数复合法可以用来解决优化问题（１２）。
具体求解过程描述如下。

首先，序列凸近似方法涉及到对函数的求导

运算，只适用于目标函数与约束条件均为连续函

数的优化问题求解。而在以上对于优化问题的数

学描述中，定向天线增益（１）为分段函数，相对干
扰转动 ｒｉｊ，ｐｑ为异或函数，两者均为非连续函数，无
法直接应用序列凸近似方法进行求解。因此先将

分段函数（１）近似为逻辑斯蒂函数：

珔ｇ≈
ｇ０／Φ

２
Ｂ

１＋ｅ－１００（－ａｒｃｃｏｓ－１（ｈｉ／ｄ）＋ΦＢ）
（１３）

对于相对干扰转动 ｒｉｊ，ｐｑ，将异或函数先近似
为分段函数，再将分段函数近似为逻辑斯蒂函数：

ｒｉｊ，ｐｑ ＝ｓｉｊ! ｓｊｉ≈
１ ｓｉｊ－ｓｐｑ ≥０．５

０ ｓｉｊ－ｓｐｑ ＜０．{ ５
≈

　　 １

１＋ｅ－ (１００ （ｓｉｊ－ｓｐｑ）槡
２－０． )５

（１４）

式中：ｓｉｊ为链路 Ｌｉｊ的链路转动干扰值；ｓｐｑ为链路
Ｌｐｑ的链路转动干扰值。若链路 Ｌｉｊ双向通信过程
中下行通信发生在第 １时隙且上行通信发生在
第２时隙，则 ｓｉｊ＝０，否则 ｓｉｊ＝１。

其次，对信噪比表达式进行凸近似：定义

Ｕ（Ｈｔ，Ｒｔ）为信噪比的统一表达式，且（Ｈ

ｔ，Ｒ


ｔ）

为优化问题的一个可行解，则分别以空中基站高

度和链路传输方向为变量的信噪比一阶泰勒近似

Ｕｈ和Ｕｒ可以表示为

Ｕｈ（Ｈｔ｜Ｒ

ｔ）＝Ｕｈ（Ｈｔ，Ｒ


ｔ）＋

　　（Ｈｔ－Ｈ

ｔ）
Ｕ（ＨｔＲ


ｔ）

Ｈｔ Ｈｔ＝Ｈｔ

（１５）

Ｕｒ（Ｒｔ｜Ｈ

ｔ）＝Ｕｈ（Ｈｔ，Ｒ


ｔ）＋

　　（Ｒｔ－Ｒ

ｔ）
Ｕ（ＲｔＨ


ｔ）

Ｒｔ Ｒｔ－Ｒｔ

（１６）

　　 Ｕｈ（Ｈｔ Ｒｔ）和Ｕｒ（Ｒｔ Ｈ

ｔ）分别代入式（９），

可以分别得到以空中基站高度和链路传输方向为

变量 的 近 似 双 向 传 输 速 率 Ｒｈｉｊ（Ｈｔ Ｒ

ｔ）和

Ｒｒｉｊ（Ｒｔ Ｈ

ｔ）。经过泰勒一阶近似后，Ｒ

ｈ
ｉｊ（Ｈｔ Ｒ


ｔ）和

Ｒｒｉｊ（Ｒｔ Ｈ

ｔ）均为凸函数，即对Ｒ

ｈ
ｉｊ（Ｈｔ Ｒ


ｔ）和

Ｒｒｉｊ（Ｒｔ Ｈ

ｔ）分别进行空中基站高度和链路传输

方向的优化时均为凸优化过程。

基于以上描述并结合分支定界法思想，链路传

输方向和空中基站高度联合优化算法见算法２。
算法２　基于分枝定界法的传输方向和空中

基站高度联合优化算法。

１．初始化：给定一个满足约束条件（１２ｂ）和
（１２ｃ）的可行解（Ｈｔ，Ｒ


ｔ）。

２．ｗｈｉｌｅ遍历每条链路干扰转动值 ｄｏ
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３．通过解高度凸优化问题，更新 Ｈｔ。
４．ｆｏｒｋ＝１：Ｎｔ
５．Ｒｔ（ｋ）＝０
６．通过解链路传输方向凸优化问题，更新

Ｒｔ，且此时目标函数 Ｏｂｊ０ ＝∑Ｒｉｊ。

７．Ｒｔ（ｋ）＝１
８．通过解链路传输方向凸优化问题，更新

Ｒｔ，且此时目标函数 Ｏｂｊ１ ＝∑Ｒｉｊ。

９．计算 Ｒｔ（ｋ）＝ａｒｇｍａｘ｛Ｏｂｊ０，Ｏｂｊ１｝。
１０．ｅｎｄｆｏｒ
１１．从待服务地面节点集合

"ｔ中删除本次

已被服务节点集合
(ｔ。

１２．ｅｎｄｗｈｉｌｅ
空中基站高度凸优化问题可以被数学描述为

ｍａｘ
Ｈｔ，Ｒｔ
∑

ｉ∈)ｔ，ｊ∈(ｔ

Ｒｉｊ （１７ａ）

ｓ．ｔ．　Ｈｍｉｎ≤ Ｈｉ≤ Ｈｍａｘ　　Ｈｉ∈ Ｈｔ （１７ｂ）
链路传输方向凸优化问题可以被数学描述为

ｍａｘ
Ｈｔ，Ｒｔ
∑

ｉ∈)ｔ，ｊ∈(ｔ

Ｒｉｊ （１８ａ）

ｓ．ｔ．　ｒｉｊ，ｐｑ∈ ｛０，１｝　　ｒｉｊ，ｐｑ∈ Ｒｔ （１８ｂ）
凸优化问题（１７）和（１８）可以用 ＣＶＸ等凸优

化工具进行快速得到其最优解。

４　验证与结果分析
４．１　验证场景选取和参数设置

本节验证场景中共有 ５个小区 Ｃｅｌｌ１～Ｃｅｌｌ５，

即 Ｍ＝５。每个小区中心上空有一架无人机空中
基站，其中位于正中间的小区 Ｃｅｌｌ３为用户拥塞小
区，如图 ５所示。即该小区拥有比其他小区更多
用户数量；相应地其他 ４个小区为非拥塞小区。
具体仿真参数如表１所示。

图 ５　吞吐量优化方法仿真验证场景

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｃｅｎａｒｉｏｆｏｒ

ｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

表 １　多机场景吞吐量优化方法验证的参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｎｍｕｌｔｉＵＡＶｓｃｅｎａｒｉｏｓ

参数 取值

地面用户最大发射功率 Ｐｇｍａｘ／（ｄＢ·ｍ） ２０

空中基站最大发射功率 Ｐｕｍａｘ／（ｄＢ·ｍ） ３０

定向天线半波数宽度 ΦＢ π／３

单位天线增益 ｇ０ ２．２８６４［１８］

载频 ｆｃ／ＧＨｚ ２

路损指数 ｎ ２．５

空中基站最大高度 Ｈｍａｘ／ｍ ４００

空中基站最小高度 Ｈｍｉｎ／ｍ ５０

空地信道参数 α ０．６［１５］

空地信道参数 γ ０．１１［１５］

噪声功率 σ２ＮＬｏＳ／（ｄＢ·ｍ） －１２０

噪声功率 σ２ＬｏＳ／（ｄＢ·ｍ） －１２０

直视链路阴影衰落均值 ψＬｏＳ／ｄＢ ２［１５１６］

非直视链路阴影衰落均值 ψＮＬｏＳ／ｄＢ ２０［１５１６］

　　当拥塞小区 Ｃｅｌｌ３用户数量为 ６而非拥塞小
区用户数量均为 １时（见图 ５），图 ６和图 ７分别
给出了使用本文所提吞吐量优化方法第１次服务
和第２次服务中，链路传输方向和空中基站高度
的可视化表示。图５～图 ７均绘制在水平面二维
笛卡儿坐标系上，来表示小区、空中基站和地面用

户在水平面上的分布情况。图６和图７中空中基
站水平面位置处△和分别代表该条链路传输方
向（链路干扰转动值），即△代表链路干扰转动值
为０（下行通信发生在奇数时隙，上行通信发生在
偶数时隙）；而代表链路干扰转动值为 １（下行
通信发生在偶数时隙，上行通信发生在奇数

时隙）。　
图６中结果表示，使用吞吐量优化方法后，第

１次服务５架空中基站 ＵＡＶ１～ＵＡＶ５通过调整高

图 ６　使用所提吞吐量优化方法的第 １次服务

Ｆｉｇ．６　Ｆｉｒｓｔｓｅｒｖｉｃｅｕｓｉｎｇｐｒｏｐｏｓｅｄｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ
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图 ７　使用所提吞吐量优化方法的第 ２次服务

Ｆｉｇ．７　Ｓｅｃｏｎｄｓｅｒｖｉｃｅｕｓｉｎｇｐｒｏｐｏｓｅｄｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

度覆盖了距离各自最近地面用户。同时，这５条
链路的干扰转动值均为 １，即第 １次通信服务
５条链路使用相同传输方向。以上结果说明吞
吐量优化方法可以使空中基站在无覆盖范围重

叠服务时使用相同传输方向。在经过第 １次服
务后，所有未服务 ５个地面节点均存在于拥塞
小区 Ｃｅｌｌ３中。

而图 ７中结果显示，第 ２次通信服务中，
ＵＡＶ１、ＵＡＶ２、ＵＡＶ４和 ＵＡＶ５将升高高度从而使
其定向天线覆盖范围能够覆盖 Ｃｅｌｌ３中距离各自
最近节点。对于链路传输方向，图７中显示ＵＡＶ３
对应链路的干扰转动值为 ０，而其他 ４架空中基
站对应链路的干扰转动值为 １。结果说明，使用
所提吞吐量优化算法可以使非拥塞小区中空中基

站通过升高高度来覆盖拥塞小区从而提供增强覆

盖服务，此时空中基站覆盖范围有重叠，且重叠范

围内链路使用不同传输方向。

４．２　链路传输方向和空中基站高度联合优化方
法与对比方法系统平均吞吐量比较

４．２．１　不同拥塞小区用户数目情况下系统平均
吞吐量比较

　　不同拥塞小区用户数目下，链路传输方向和
空中基站高度联合优化方法与对比方法平均吞吐

量情况，如图 ８所示。图中，本文方法高度优化，
链路传输方向优化；对比方法１高度固定，链路传
输方向优化；对比方法２高度优化，链路传输方向
随机；对比方法 ３高度固定，链路传输方向随机。
图８中横坐标表示拥塞小区 Ｃｅｌｌ３中用户数目变
化范围，纵坐标表示使用本文方法和对比方法的

系统平均吞吐量，即式（１０ａ）。　
对比方法使用最大同频服务和最临近服务准

则，链路传输方向随机是指每条链路传输方向随

机使用１或０的干扰转动值，固定高度指空中基
站高度均为（Ｈｍａｘ＋Ｈｍｉｎ）／２。结果显示，随着拥
塞小区 Ｃｅｌｌ３用户数目增多，系统平均吞吐量性能
均呈现下降趋势，这是因为随着拥塞小区中用户

数目增多，空中基站需要使用更多时间来服务所

有地面用户，因此系统平均吞吐量随之下降。但

是同时可以观察到，相比于使用３种对比方法，使
用本文联合优化链路传输方向和空中基站高度的

吞吐量优化方法可以显著提升系统平均吞吐量，

验证了本文吞吐量优化方法的有效性。表２总结
计算了本文方法和对比算法（高度固定，链路传

输方向随机）在不同拥塞小区用户数目时的吞吐

量以及其提升倍数情况，从表中可观察到，当拥塞

小区用户数目是非拥塞小区用户数目的１～３６倍
时，相比于不联合优化链路传输方向和空中基站

高度的对比方法，本文方法可提升系统平均吞吐

量８倍左右。

图 ８　不同拥塞小区用户数目下系统平均吞吐量比较

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｙｓｔｅｍａｖｅｒａｇｅｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｏｕｎｄｕｓｅｒｎｕｍｂｅｒｓｏｆｃｏｎｇｅｓｔｅｄｃｏｍｍｕｎｉｔｉｅｓ

表 ２　不同方法的吞吐量比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

拥塞小区用户数 本文方法 对比方法 吐吞量提升／倍

１ ４９．５ ６ ８．２５

６ ２１．９ ２．７ ８．１

１１ １６．１５ １．８ ９．０

１６ １２．１５ １．４ ８．７

２１ ９．８ １．１ ８．９

２６ ８．５ ０．９ ９．４

３１ ７．６ ０．９ ８．４

３６ ７．１ ０．８ ８．９

４．２．２　不同空中基站最低高度情况下系统平均
吞吐量比较

空中基站最低高度 Ｈｍｉｎ取值 ５０～４００ｍ时，
使用链路传输方向和空中基站高度联合优化方法

９６１１
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与不优化空中基站高度对比方法的系统平均吞吐

量情况，如图 ９所示。图中，本文方法高度优化，
链路传输方向优化；对比方法高度固定，链路传输

方向优化。其中，对比方法中高度固定为空中基

站最低高度，同时图 ９中 ２种方法均使用分枝定
界法来优化链路传输方向。结果显示，空中基站

可调高度范围越大，使用本文方法系统平均吞吐

量提升越大。

图 ９　不同空中基站最低高度情况下系统

平均吞吐量比较

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ＵＡＶｍｉｎｉｍｕｍａｌｔｉｔｕｄｅｓ

４．２．３　不同阴影衰落情况下系统平均吞吐量
比较

非直视链路阴影衰落均值不同时使用链路传

输方向和空中基站高度联合优化方法和不优化链

路传输方向的对比方法的系统平均吞吐量情况，

如图１０所示，图中，对比方法链路传输方向随机，
高度优化；本文方法链路传输方向优化，高度优

化。其中，对比方法使用了序列凸规划对空中基

站高度进行了优化。图１０中结果显示，非直视链
路阴影衰落越严重，使用此 ２种方法的系统平均
吞吐量均升高，此结果可以解释为：非直视链路阴

图 １０　不同非直视链路阴影衰落均值情况下

系统平均吞吐量比较

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｏｎｄｉｒｅｃｔｌｏｏｋｉｎｇｓｈａｄｏｗｆａｄｉｎｇａｖｅｒａｇｅｓ

影衰落越严重，通过非直视链路的同频干扰就越

小，无论是本文方法还是不优化链路传输方向的

对比方法，均存在非直视链路的同频干扰，因此系

统平均吞吐量均升高。结果还显示，本文联合优

化链路传输方向和空中基站高度固定的吞吐量优

化方法相比于不优化链路传输方向的对比方法，

可以较大程度提升系统平均吞吐量，验证了所提

方法的有效性。

５　结 束 语

本文研究了联合优化链路传输方向和系统空

中基站高度的空地双向通信吞吐量优化方法，面

向实际应用提出了最大同频链路准则、就近服务

准则从而简化多机场景中同频链路调度和空中基

站／用户连接问题，应用序列凸规划、分枝定界法
计算出了最优链路传输方向和空中基站高度。多

种场景下验证结果均显示，本文联合优化链路传

输方向和空中基站高度的吞吐量优化方法，显著

优于其他非联合优化的对比方法，其中，当拥塞小

区用户数目是非拥塞小区用户数目的 １～３６倍
时，相比于不联合优化链路传输方向和空中基站

高度的对比方法，所提方法可提升系统平均吞吐

量８倍左右。
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［１０］李威，李跃军．利用无人机搭建高空基站的研究［Ｊ］．通讯

世界，２０１７，９：１２１３．

ＬＩＷ，ＬＩＹＪ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｂｕｉｌｄｉｎｇｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｍｍｕｎｉ

ｃａｔｉｏｎｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎｂｙｕｓｉｎｇＵＡＶ［Ｊ］．ＴｅｌｅｃｏｍＷｏｒｌｄ，２０１７，９：

１２１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］吴?．系留多旋翼无人机通信系统在应急救灾通信中的应

用［Ｊ］．移动通信，２０１６，４０（１５）：６８７１．

ＷＵＴ．ＴｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｃａｐｔｉｖｅｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒＵＡＶｔｅｌｅｃｏｍｍｕ

ｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｉｎｅｍｅｒｇｅｎｃｙｒｅｓｃｕｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｍｏｂｉｌｅ

Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ，２０１６，４０（１５）：６８７１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］徐秀杰，贾荣光，杨玉永，等．系留式无人机中继通信系统

在地震应急现场的应用试验研究［Ｊ］．震灾防御技术，

２０１８，１３（３）：７１８７２６．

ＸＵＸＪ，ＪＩＡＲＧ，ＹＡＮＧＹＹ，ｅｔａｌ．Ｔｅｃｈｎｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｔｅｔｈｅｒｅｄＵＡＶｒｅｌａｙｓｙｓｔｅｍ ｉｎｅａｒｔｈｑｕａｋｅｅｍｅｒｇｅｎｃｙｓｉｔｅ

［Ｊ］．ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒＥａｒｔｈｇｕａｋｅＤｉｓａｔｅｒＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，２０１８，１３

（３）：７１８７２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＨＵＡＮＧＷ，ＫＩＭ ＤＭ，ＤＩＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｊｏｉｎｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄａｌｔｉｔｕｄｅｉｎｕａｖｂａｓｅｄｔｗｏｗａｙｃｏｍ

ｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０２００３２８］．ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／ｐｄｆ／

１８０５．０８６３５．ｐｄｆ，２０１８．

［１４］ＨＵＡＮＧＷ，ＫＩＭＤＭ，ＤＩＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｊｏｉｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｌｔｉ

ｔｕｄｅａｎｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎｉｎＵＡＶｂａｓｅｄｔｗｏｗａｙｃｏｍｍｕ

ｎｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＷｉｒｅｌｅｓｓＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＬｅｔｔｅｒｓ，２０１９，８

（４）：９８４９８７．

［１５］ＡＬＨＯＵＲＡＮＩＡ，ＫＡＮＤＥＥＰＡＮＳ，ＪＡＭＡＬＩＰＯＵＲＡ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇ

ａｉｒｔｏｇｒｏｕｎｄｐａｔｈｌｏｓｓｆｏｒｌｏｗａｌｔｉｔｕｄｅｐｌａｔｆｏｒｍｓｉｎｕｒｂａｎｅｎｖｉ

ｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＥＥＥＧｌｏｂａｌＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ

Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：２８９８２９０４．

［１６］ＭＯＺＡＦＡＲＲＩＭ，ＳＡＡＤＷ，ＢＥＮＮＩＳＭ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｅｐｌｏｙ

ｍｅｎｔｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓｆｏｒｏｐｔｉｍａｌｗｉｒｅｌｅｓｓ

ｃｏｖｅｒａｇｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＬｅｔｔｅｒｓ，２０１６，２０（８）：

１６４７１６５０．　

［１７］ＰＯＰＯＶＳＫＩＰ，ＳＩＭＥＯＮＥＯ，ＮＩＥＬＳＥＮＪＪ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ

ｓｐｉｎｓ：Ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｉｎｔｅｒｆｅｒｉｎｇｔｗｏｗａｙｗｉｒｅｌｅｓｓｌｉｎｋｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＬｅｔｔｅｒｓ，２０１５，１９（３）：３８７３９０．

［１８］ＨＥＨ，ＺＨＡＮＧＳ，ＺＥＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｊｏｉｎｔａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄｂｅａｍｗｉｄｔｈ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒＵＡＶｅｎａｂｌｅｄｍｕｌｔｉｕｓｅｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＬｅｔｔｅｒｓ，２０１８，２２（２）：３４４３４７．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｃｅｌｌｕｌａｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｏｎ
ｔｅｔｈｅｒｅｄｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎ
ＬＵＯＹｉｚｈｅ１，ＤＩＮＧＷｅｎｒｕｉ２，，ＬＥＩＹａｏｌｉｎ３，ＬＩＵＣｈｕｎｈｕｉ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＵｎｍａｎｎｅｄＳｙｓｔｅｍ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＣｈｉｎａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＧｒｏｕｐＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ５４ｔｈＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５００８１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｕｎｅｖｅｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｇｒｏｕｎｄｕｓｅｒｓａｎｄｓｅｒｉｏｕｓｃｏ
ｃｈａｎｎｅｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｏｆｍｕｌｔｉＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｅｒｖｉｃｅｓｗｈｅｎｍｕｌｔｉｐｌｅｔｅｔｈｅｒｅｄ
ＵＡＶａｅｒｉａｌｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎｓａｒｅｕｓｅｄｔｏｐｒｏｖｉｄｅａｉｒｇｒｏｕｎｄｔｗｏｗａｙｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｅｒｖｉｃｅｓｔｏｍｕｌｔｉｐｌｅｃｏｍｍｕｎｉ
ｔｉｅｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｂｏｔｈａｅｒｉａｌｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎｈｅｉｇｈｔａｎｄｌｉｎｋｔｒａｎｓ
ｍｉｓｓｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚｅｄ．Ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｄｅｔｅｒｍｉｎｅｓｔｈｅｃｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙｌｉｎｋｐａｉｒｉｎｇａｎｄｄｒｏｎｅ／ｕｓｅｒｐａｉｒｉｎｇｂｙ
ｕｓｉｎｇｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｃｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙｌｉｎｋｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｎｄｔｈｅｎｅａｒｅｓｔｓｅｒｖｉｃｅｃｒｉｔｅｒｉｏｎ．Ｂｙｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｄｒｏｎｅ
ｈｅｉｇｈｔａｎｄｌｉｎｋｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎ，ｔｈｅａｖｅｒａｇｅｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄａｎｄｔｈｅｃｏｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｕｓｅｒｓｉｓｒｅｄｕｃｅｄ．Ｔｈｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｖａｒｉｏｕｓｓｃｅｎａｒｉｏｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ
ｍｅｔｈｏｄｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｎｏｎｊｏｉｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｍｅｔｈｏｄｓｔｈａｔｄｏｎｏｔｊｏｉｎｔｌｙｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅ
ｌｉｎｋｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｈｅｉｇｈｔｏｆａｅｒｉａｌｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎ．Ｗｈｅｎｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｕｓｅｒｓｉｎａｃｏｎｇｅｓｔｅｄｃｏｍ
ｍｕｎｉｔｙｉｓ１－３６ｔｉｍｅｓｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｕｓｅｒｓｉｎａｎｏｎｃｏｎｇｅｓｔｅｄｃｏｍｍｕｎｉｔｙ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅ
ｍｅｔｈｏｄｓ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｖｅｒａｇｅｔｈｒｏｕｇｈｐｕｔｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍｂｙａｂｏｕｔ８ｔｉｍｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｅｒｉａｌｂａｓｅｓｔａｔｉｏｎ；ｔｅｔｈｅｒｅｄＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）；ａｉｒｇｒｏｕｎｄｔｗｏｗａｙｃｏｍｍｕ
ｎｉｃａｔｉｏｎ；ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ；ｌｉｎｋｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０５１６：０５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０５．１１３２．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍ （ＪＣＫＹ２０１７６０１Ｃ００６）；ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ ＤＰｒｏｇｒａｍ ｏｆＣｈｉｎａ

（２０１６ＹＦＢ０５０２６０２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｉｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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第４７卷 第６期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ６

　收稿日期：２０２００４２９；录用日期：２０２００７２５；网络出版时间：２０２００８０４１１：５１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０４．１１３８．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１８ＹＦＢ２０００８００）；中央高校基本科研业务费专项资金 （ＢＨＹＣ１７０３Ａ）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｂｕｃｔｌｓｘ＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：李世聪，钱才富，李双喜，等．高速高压宽温域动压密封动环端面微变形及其改善方法研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，
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高速高压宽温域动压密封动环端面

微变形及其改善方法

李世聪１，钱才富１，李双喜１，，钟建锋２，刘兴华１

（１．北京化工大学 机电工程学院，北京 １０００２９；　２．中国航空发动机集团 湖南动力机械研究所，株洲 ４１２００２）

　　摘　　　要：针对高速高压高温／低温工况下动压密封变形问题，以动压密封的典型结构
为研究对象，考虑动环的支撑和约束，建立热固耦合分析模型，研究热载荷、力载荷和约束对动

环端面微变形的影响，并提出动环端面微变形改善方法。结果表明：多载荷共同作用时，温差

对动环端面微变形影响最大，其次是转速和压力；在 ２种情况下，动环端面微变形受温度值的
影响很小，主要与温差有关；相比低温，动环端面微变形更易受高温的影响，单位温差的变形变

化量为３～４倍；动环形心距旋转中心越远，动环端面微变形受转速影响越大，且呈抛物线关
系；动环端面微变形与压差呈线性关系。对高速高压宽温域的动压密封，控制动环端面微变

形，首先，应降低动环的温差；其次，若转速够高，应适当增加动环厚度，通过扩大形心变化区域

能增加８６％的动环端面微变形范围，若转速不够高，通过合理的结构设计约束动环内表面以
控制动环翻转，最大能降低６５．２％的动环端面微变形；最后，合理设计的轴向压紧力能进一步
确保动环端面微变形维持在极小范围内。

关　键　词：高速高压宽温域；动压密封；动环端面微变形；变形改善方法；形心位置
中图分类号：Ｖ２３２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１７３１３

　　近年来，动压密封的使用条件在逐步提升，温
度、压力和转速等载荷都在逐步增加。ＮＡＳＡ采
用３Ｄ打印制作并测试了转速 ９００００ｒ／ｍｉｎ的液
氢涡轮泵；航空发动机主轴轴承

［１］
、气体动压轴

承
［２］
的转速超过 ４５０００ｒ／ｍｉｎ，温度甚至能达到

６５０℃。一些原用接触式机械密封的场合，其端面
的耐受能力（ＰＶ值）制约着其使用范围［３］

。动压

密封因其摩擦磨损小、寿命长等特点
［４］
，被认为

是一种高参数环境下机械密封的替代方案
［５］
。

然而，动压密封工作时端面间为微米级间隙
［６７］
，

密封间隙的轻微变化都有可能造成密封性能变

化，甚至使密封端面接触
［８］
。而密封环变形受结

构
［９］
和温度

［１０１１］
的影响很大，若密封设计不合

理，端面变形可能超过动压密封的承受能力
［１２］
，

严重时可能造成密封失效
［１３］
。

一些研究表明，高参数时端面变形对密封性能

的影响十分明显
［１４１６］

。常用的分析机械密封变形

方法主要有 ３种：圆环理论、边界元法和有限元
法
［１７］
。Ｍａｙｅｒ［１８］、许静等［１９］

分别采用圆环理论计

算了机械密封和干气密封的变形。但圆环理论不

适用于截面复杂的动环，随着数值计算的发展，近

年的研究多采用有限元法。Ｄｏｕｓｔ［２０］采用边界元法
计算密封环变形。Ｓｕ等［２１］

采用热流固耦合模型

研究双向干气密封的动力特性。Ｂｌａｓｉａｋ和 Ｚａｈｏ

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106010&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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ｒｕｌｋｏ［２２］分析了端面变形对密封性能的影响。彭旭
东
［２３］
、丁雪兴

［２４２５］
等分别研究了密封环热变形对

密封稳动态性能的影响。程香平
［２６］
、陈汇龙

［２７］
等

分别通过流固耦合方法研究密封环力变形的作用。

以上对气膜密封性能的理论研究都基于平行

平面假设，且密封环部分表面是固定约束。此类假

设对文献［２８］的工业级干气密封是较为合适的，因
为工业级干气密封常采用大量的套、座、缓冲和隔

离以维持稳定的工作环境，确保密封性能。但一些

场合如火箭发动机涡轮泵、航空发动机轴承室等位

置结构紧凑，工况复杂。如文献［１３，２９］所示的密
封结构简单，仅包括动环、静环、弹簧、Ｏ形圈等基本
元件，这种情况下采用上述假设是不完全合理的。

彭旭东
［３０］
、王金红

［３１］
等研究发现，仅仅是 Ｏ

形圈支撑方式的变化就能使动环端面变形改变几

微米。对核主泵密封的研究表明，核主泵密封的

密封环与环座间并不是完全贴合的，密封端面变

形受环座变形的影响
［３２３３］

。因此，边界约束条件

对精确分析密封性能至关重要
［３４］
，约束条件与密

封结构有关，但目前仍然缺乏对密封结构的研究。

本文以动压密封典型结构为研究对象，考虑

动环的支撑和约束，在高温／低温、高速和高压下
研究载荷、约束对动环端面微变形的影响，对比不

同动环结构变形的变化规律，分析动环形心位置

与微变形的关系，以期为高速高压宽温域动压密

封的设计和微变形控制提供理论依据和参考。

１　动压密封动环端面微变形分析模型

１．１　物理模型
航空航天等领域常用的结构紧凑的动压密封

基本形式如图 １（ａ）所示，主要由轴／轴套、动环、
静环组件、弹簧、Ｏ形圈和压紧环等组成。密封动
环外侧为高压、高温或低温的流体。

本文分析的 ３种典型的动环形式如图 １（ｂ）
所示，各尺寸如表１所示。
１．２　基本假设

１）密封正常工作时处于非接触状态，动、静
环表面被流体膜隔开，因此动环密封端面仅考虑

流体膜的属性，不考虑静环对动环的影响。

２）动环为回转体，周向滑动不会影响端面变
形，因此忽略动环周向滑动，仅考虑径向变形。

３）密封的动环和静环的轴向相对位置是固
定的，且弹簧具有一定的轴向补偿能力以维持稳

定的密封面间隙。因此仅考虑动环等结构的微米

级变形，忽略整根轴系可能产生的毫米级变形。

４）忽略动环等结构的销孔。

图 １　动压密封的基本结构及动环结构

Ｆｉｇ．１　Ｂａｓｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｆａｃｅｓｅａｌａｎｄ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇ

表 １　动环结构参数及动环结构形式

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇａｎｄ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｍｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇ

参数　　　　　 数值

轴径 ｄ１／ｍｍ ５０
定位环外径 ｄ２／ｍｍ ５８
动环外径 ｄ３／ｍｍ ７６
压紧环外径 ｄ４／ｍｍ ５５
结构 Ｉ动环尾部外径 ｄ５／ｍｍ ５７
结构 Ｉ动环厚度 δ１／ｍｍ １０
结构 ＩＩ、ＩＩＩ动环厚度 δ２／ｍｍ ６
定位环厚度 δ３／ｍｍ ４
结构 Ｉ背部倾斜角 α１／（°） １５
结构 ＩＩ背部倾斜角 α２／（°） ２５

１．３　数学模型
图１中各零件均为金属材料，无内热源的热

平衡方程为

ρＣｐｕ·

Δ

Ｔ＋

Δ

·（－ｋ·

Δ

Ｔ）＝０ （１）
式中：ρ为材料密度；Ｃｐ为材料恒压热容；ｕ为转
动速度矢量；Ｔ为温度；ｋ为材料的导热系数。

由温度变化导致的材料热变形为

εＴ ＝αｌ（Ｔ－Ｔｒｅｆ） （２）
式中：εＴ为热应变；αｌ为材料线膨胀系数；Ｔｒｅｆ＝
２９３Ｋ表示参考温度。

４７１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 李世聪，等：高速高压宽温域动压密封动环端面微变形及其改善方法

理想弹性体的应力应变满足广义胡克定律：

Ｃ：εＦ ＝ＦＶ （３）
式中：Ｃ为材料的四阶弹性张量；εＦ为弹性应变；
“：”为内积运算；ＦＶ为力载荷。

根据广义胡克定律，弹性体的应变分量由

自由热膨胀（收缩）引起的应变分量和应力引起

的应变分量叠加而成，因而总应变分量可表

示为

εｔｏｔａｌ＝εＦ＋εＴ （４）
式中：εｔｏｔａｌ为弹性体总应变。

对于动环和轴／轴套、压紧环的接触表面，采
用惩罚函数法计算接触压力：

ｑｎ ＝
－ｐｎｄｇ＋ｐ０ 　ｄｇ ＜ｐ０／ｐｎ
０ 　ｄｇ ＞ｐ０／ｐ{

ｎ

（５）

式中：ｑｎ为接触压力；ｄｇ为有效间隙距离；ｐｎ为惩
罚因子；ｐ０为零间隙压力。

建立如图 ２所示的柱坐标系，Ｏｒ轴建立在
ＧＡ边上，Ｏｚ轴为旋转轴，则动环端面微变形可用
Ｅ点和 Ｆ点的 ｚ向位移分量表示：
δｒｏｔ＝ｗＥ －ｗＦ （６）
式中：δｒｏｔ为动环端面的微变形；ｗＥ和 ｗＦ分别为 Ｅ
点和 Ｆ点的 ｚ向位移。则 δｒｏｔ为正表示动环端面
内高外低，呈收敛形间隙（假设静环端面不变

形）；δｒｏｔ为负则相反，呈发散形间隙。

图 ２　柱坐标系与边界条件示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓａｎｄ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

１．４　边界条件
大多数动压密封的分析中，压力边界多设定

为第一类边界条件，热边界条件多为第二类和第

三类边界条件，对于定解情况，通过适当的方式可

以将第二、三类边界条件转换为第一类边界条

件
［３５］
。因此本文为了简化计算，采用轴对称模

型，压力和温度均采用第一类边界条件，如图２和
表２所示。对图示所有结构施加转速。

表 ２　载荷、约束与温度边界条件

Ｔａｂｌｅ２　Ｌｏａｄ，ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

边界 载荷与约束 温度

ＡＢ 零压力 Ｔ２
ＢＣ 零压力 Ｔ２
ＣＤ ｐｃｌａ＋ｐａｄｄ Ｔ２
ＤＥ 零压力 Ｔ２
ＥＦ ０．８２ｐ１＋ｐｓ
ＦＧ ｐ１ Ｔ１
ＧＡ 约束轴向（ｚ向）位移 绝热

　　本文分析中关注压差和温差对动环结构变形
的影响，因此在密封外径侧（ＦＧ）设定为压差 ｐ１，
在内径侧（ＡＢ、ＢＣ和 ＤＥ）设为零压力。ＣＤ边界
施加的压紧环对动环的压紧力，在本文中按作用

面积折算成压力 ｐｃｌａ。大多数的轴向压紧是通过
螺纹实现的，故轴向力可通过螺栓扭矩计算。本

文取某试验装置中２×Ｍ６螺栓的预紧方式，单个
螺栓的扭矩为 １０Ｎ·ｍ（８．８级），折合 ｐｃｌａ约为
２５ＭＰａ。额外施加一附加压力 ｐａｄｄ以平衡压差的
轴向力。ＥＦ边界的流体膜压力是半径、转速、膜
厚等参数的函数，在计算中需要反复迭代求解准

确的流体膜压力分布。但是对于一个确定的动压

密封，流体膜承载力等于闭合力。本文为简化计

算，以闭合力代替流体膜压力，即 ０．８２ｐ１＋ｐｓ，其
中０．８２为密封载荷系数，ｐｓ为弹簧力。

由于本文计算了结构的膨胀等变形，以轴套

某平面为基准，仅分析部分结构的变形。故约束

ＧＡ边的轴向（ｚ向）位移，而径向变形受轴对称模
型自身的约束。

温度设定与压力类似，但温度值不同，结构膨

胀量不同。因此密封外径侧（ＦＧ）设为温度 Ｔ１，
内径侧（ＡＢ、ＢＣ、ＣＤ和 ＤＥ）设为温度 Ｔ２，改变 Ｔ１
和 Ｔ２形成温差，代替动环结构的表面传热系数。
对于 ＥＦ边，多数研究计算了流体膜与动静环表
面的传热系数。然而如文献［３６］所示，除流体膜
在密封出口处的极小范围内有接近 ３０℃的温降
外，流体膜大部分区域和密封动、静环表面温度都

非常接近，因此本文忽略 ＥＦ边界的热流密度。同
样不考虑轴套后端的影响，ＧＡ边设为绝热边界。

计算所需的其他操作参数和材料属性分别如

表３和表 ４所示。如无另外说明，动环与定位环
的材料一致，默认为 ＧＨ４１６９；轴套和压紧环的材
料为 Ｓ３０４０８。低温计算时的线膨胀系数取２０～
１００℃的平均线膨胀系数。

采用有限元软件计算，动环划分为三角形单

元，轴套、压紧环、定位环划分为四边形单元。同

时保证接触位置的节点相对应，减小计算误差。其

中结构 Ｉ模型的单元数为３２４５，节点数为２１５２。

５７１１
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表 ３　操作参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数　　 数值

外壁面温度 Ｔ１／℃ －２００～３００

内壁面温度 Ｔ２／℃ －２００～３００

介质压力 ｐ１／ＭＰａ ０～２０

轴向压紧力 ｐｃｌａ／ＭＰａ ２５～１００

转速 ω／（ｒ·ｍｉｎ－１） ０～１０００００

表 ４　材料属性

Ｔａｂｌｅ４　Ｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

物理性能 ＧＨ４１６９ Ｓ３０４０８

弹性模量 Ｅ／ＧＰａ ２０５ １９３

泊松比 μ ０．３ ０．３

导热系数

ｋ／（Ｗ·（ｍ·℃）－１）
１３．４ １７．２

恒压热容

Ｃｐ／（Ｊ·（ｋｇ·℃）
－１）

４３５ ５００

线膨胀系数

αｌ／（１０
－６·℃ －１）

１１．８（２０～１００℃）
１３．０（２０～２００℃）
１３．５（２０～３００℃）

１６．０（２０～１００℃）
１６．８（２０～２００℃）
１７．５（２０～３００℃）

密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ８２４０ ７９３０

１．５　计算方法验证
选择文献［３３］的参数作为验证，建立动环、

动环座和夹环模型，以动环端面变形为参量。其

中密封端面的开启力折合为平均压力，密封环温

度按文献［３３］给出的温度直接施加在密封环表
面，螺钉预紧力折合为压力施加在夹环上，其他边

界条件与文献相同。主要的计算参数如表５所示。
动环端面变形量计算结果如图３所示。本文

的计算结果比文献值
［３３］
略大，可以认为是边界条

件和计算方式的差异引起的。但总体上本文计算

表 ５　验证性参数

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｎｆｉｒｍａｔｏｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数　　　　 数值

内面板半径 Ｒｉ／ｍｍ １０９

外面板半径 Ｒｅ／ｍｍ １５３

外半径 Ｒ０／ｍｍ １５６

水力半径 Ｒｈ／ｍｍ １２２

转速 ω／（ｒ·ｍｉｎ－１） １５００

出口压力 ｐｉ／ＭＰａ ０．５５

入口压力 ｐｏ／ＭＰａ １５．５

密封圈的弹性模量 Ｅ１／ＧＰａ ３１０

钢的弹性模量 Ｅ２／ＧＰａ ２００

密封圈导热系数 ｋ１／（Ｗ·（ｍ·℃）
－１） ２２

钢的导热系数 ｋ２／（Ｗ·（ｍ·℃）
－１） ３０

密封圈的线膨胀系数 β１／（１０
－６℃ －１） ２．５

钢的线膨胀系数 β２／（１０
－６℃ －１） １２

螺钉预紧力 Ｆｐｒｅ／Ｎ ８×５０００

图 ３　动环端面变形量的对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆａｃｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｍｏｕｎｔｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇ

值与文献值吻合较好，说明本文分析方法是正确

和可行的。

２　动环端面微变形分析
２．１　温差对动环端面微变形的影响

规定负温差表示密封外侧温度比内侧低，正

温差相反；正变形表示动环端面外侧低内侧高，呈

收敛形（外侧压力高），负值相反；向外翻转表示

动环端面外侧低内侧高呈收敛形，向内翻转相反。

动环内外侧有温差时动环轴向位移如图 ４所示。
温差 －２０℃时，外表面收缩量大，动环内表面下部
与轴／轴套外表面接触，并以此为支点向外翻转。
结构 Ｉ接触区域更大，翻转较小，动环端面变形为
１．０μｍ。结构Ⅲ的外侧比结构Ⅱ长，变形更大，
为１．６μｍ，结构Ⅱ的变形为１．１μｍ。轴向上，动
环与定位环和压紧环在内径位置接触，而在外径

侧或存在微米级的间隙。如图 ４（ｂ）和（ｃ）所示，
内侧位移连续，而外侧位移不连续，这种结构不连

续降低了定位环对动环变形的影响。

对于正温差的情况，如图 ４（ｄ）～（ｆ）所示。
与前文分析类似的是，外表面更大的动环，动环端

面微变形越大，故结构Ⅲ的变形较大，结构Ⅱ的变
形较小。然而与前文分析不同的是，外侧的温度

高导致在径向上，动环内表面与轴／轴套外表面存
在间隙；在轴向上，动环与定位环和压紧环的外侧

是接触的，内侧存在间隙，这种结构不连续同样能

降低定位环对动环变形的影响。但是，由于动环

与定位环外侧接触，内侧有间隙，在压紧力的作用

下，结构Ⅱ和Ⅲ均产生了向内翻转，由此导致的端
面微变形超过动环尺寸变化的影响。

不同动环结构的变形受温差影响很大，如

图４（ｇ）所示。在负温差下，端面微变形量与温差
近似正比关系，３种动环的变形相差不大，且均呈
收敛形间隙。总体来看，变形最小的是结构Ⅱ，变
形最大的是结构Ⅰ。这也反映出外侧更大的动环

６７１１
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图 ４　不同温差的动环轴向位移和端面微变形

Ｆｉｇ．４　Ａｘｉａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ

ｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ

受大温差的影响越大。在正温差下，动环端面微

变形随温差迅速增加，且均呈发散形间隙。从变

形量看，正温差时单位温差引起的动环端面微变

形量约为负温差的３～４倍。温差１０℃时，３种动
环端面微变形在 ２．３～２．５μｍ，这对动压密封特
别是干气密封的影响很大。３种结构中结构Ⅲ变
形最大，结构Ⅱ次之，结构Ⅰ变形最小。动环材料
线膨胀系数越大，端面微变形越大。温差 ±４０℃范
围内，２种材料的动环微端面相对变形量在
１５％ ～２０％。动环端面微变形在正温差和负温差
的区别反映出轴／轴套外表面对动环内表面的约
束能够抑制动环翻转，大幅降低端面微变形。

另外在当前的计算中，在 ２种情况下温度值
对动环端面微变形的影响是比较小的。第１种是
在动环内表面与轴／轴套表面存在间隙时，即动环
在径向是自由膨胀和收缩的，特别是在同一个平

均线膨胀系数的温度范围内。正温差和较小的负

温差且轴／轴套材料的线膨胀系数比动环材料大

都属于第１种情况。
图５（ａ）为２０℃的正温差下动环端面微变形与

动环表面温度的关系。动环外表面在４０～１００℃范
围内，３种结构的动环端面微变形减小了不超过
０．１μｍ。在１２０～２００℃和２２０～３００℃范围内，最
大的变化量是 ０．１４μｍ。由于 ＧＨ４１６９在 ２０～
１００℃和２０～２００℃的平均线膨胀系数变化较大，而
２０～２００℃和２０～３００℃的平均线膨胀系数变化较
小，在３个区间内动环端面微变形变化量也不同。
动环外表面温度由４０～１００℃增加１００℃，３种结构
动环端面微变形分别增加了 ０．１６μｍ、０．２５μｍ和
０．２９μｍ；而由１２０～２００℃增加１００℃，３种结构动环
端面微变形的变化量不超过０．０５μｍ。

第２种情况是负温差且动环材料与轴／轴套
材料相同。此时动环的收缩始终受到轴／轴套外
表面的稳定约束，动环端面微变形几乎不随温度

值变化。图５（ｂ）为当轴／轴套、动环、定位环和压
紧环均为 ＧＨ４１６９时，动环端面微变形与动环外
表面温度值的关系。在确定的温差下，随动环外

表面温度降低，动环端面微变形近似呈一条水平

线。若材料不相同，在相同的温差不同温度值下，

图 ５　不同温度值的动环端面微变形

Ｆｉｇ．５　Ｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ
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动环端面微变形可能发生数微米的变化。因此对

于低温工况，建议密封结构和轴／轴套的材料保持
一致且选择线膨胀系数小的材料，以获取较小且

稳定的动环端面变形。

２．２　转速对动环端面微变形的影响
转速以离心力的形式影响动环变形，其作用

方向是径向向外的，因而不同结构的变形也有显

著差异，３×１０４ ｒ／ｍｉｎ时各结构的轴向位移如
图６（ａ）～（ｃ）所示。

结构Ⅲ的截面上下基本对称，在 ３×１０４ｒ／ｍｉｎ
时动环端面微变形仅有 －０．３μｍ，可以忽略不
计。结构Ⅰ和结构Ⅱ的变形相似，对比图 ６（ａ）和
（ｂ），结构Ⅱ动环与定位环的位移外侧连续而内
侧不连续；与上部的压紧环的位移内侧连续，说明

结构Ⅱ动环在离心力作用下向外翻转，动环端面微
变形为１．０μｍ。结构Ⅰ的动环是一体的，下部分限
制了动环的变形，但下部的缺口导致截面形心远离

截面中心，反而增大了动环端面微变形，为１．４２μｍ。
虽然离心力与转速成正比，但动环端面微变

形呈抛物线趋势，如图 ６（ｄ）所示。轴径 ５０ｍｍ
的密封转速大多不会超过 ３×１０４ｒ／ｍｉｎ，但即使
是３×１０４ｒ／ｍｉｎ时结构 Ｉ的动环端面微变形也超
过了３μｍ。当转速超过５×１０４ｒ／ｍｉｎ时，动环变
形的上限和下限非常宽。意味着对于高速工况，

不合理的动环设计可能产生超过动压密封承受能

图 ６　不同转速的动环轴向位移和端面微变形

Ｆｉｇ．６　Ａｘｉａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ

ｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｓ

力的变形，造成密封损坏。同时也意味着对高速

工况，合理设计的动环能够平衡由正温差和压差

产生的微变形，获得理想的平行间隙或收敛形间

隙。不同钢材的动环变形基本一致，即使性能更

好的 ＧＨ４１６９也难以改善转速对动环端面微变形
的影响。

即便如此，高转速带来极大的离心力，同时高

转速往往伴随高温流体，这都会对旋转部件带来

极大的应力，可能超过材料的许用应力极限。与

碳化硅等常用密封材料相比，虽然钢材密度大导

致离心力更大，但钢材具有更高的许用应力，能适

应高速高温环境。一些合金材料具有更低的密

度、更高的许用应力、更好的耐高温性能，这些材

料都是极端工况密封环的选择。

２．３　压差对动环端面微变形的影响
压差５ＭＰａ时３种结构轴向位移如图７（ａ）～

（ｃ）所示。在压差的作用下，动环有向内翻转的趋
势，动环内表面上部会压在轴／轴套上。结构Ⅱ的抗
弯刚度最小，动环端面微变形最大，为 －１．５μｍ；结
构 Ｉ较长，下部分加强了动环的抗弯刚度，变形最
小，仅有 －０．９μｍ。随压差增加，各结构的动环
端面微变形呈线性增加，如图 ７（ｄ）所示，压差大
于３ＭＰａ时结构 Ｉ的动环端面微变形增速约为
０．１１μｍ／ＭＰａ。采用弹性模量更大的材料能降低
动环端面微变形，但幅度不大，如结构Ⅱ动环端面
微变形降低约３．６％。

图 ７　不同压差的动环轴向位移和端面微变形

Ｆｉｇ．７　Ａｘｉａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ

ｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ
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对温差、转速和压差的研究表明，不同的动环

结构在单一极端载荷下有不同的表现。对单一极

端载荷的工况，可以根据本文的分析合理选择并

优化动环结构，以获得较小的动环端面微变形。

２．４　温差、转速和压差的耦合作用
２．１节 ～２．３节的分析结果表明，动环在不同

载荷下变形趋势不同。如结构Ⅱ，转速导致动环内
表面下部与轴／轴套接触，压力导致动环内表面上
方与轴／轴套接触，正负温差的影响相反，因此分析
动环在多载荷共同作用时的微变形是十分必要的。

３种结构在不同温差、压差和转速下的东环端
面微变形如图 ８所示，３张图具有一定的相似性，
特别是在高转速范围内。负温差时，在（１～２）×
１０４ｒ／ｍｉｎ范围内动环端面微变形变化量不超过
１μｍ；在（２～３）×１０４ｒ／ｍｉｎ范围内变形迅速增加，
超过３×１０４ｒ／ｍｉｎ后是稳定变化阶段。零温差变
形曲线中相当于缺少了负温差的第１段；正温差则
相当于只有负温差的最后１段。

这是因为负温差导致动环外表面收缩，内径减

小，与轴／轴套外表面接触，轴／轴套的外表面能阻
碍动环翻转，只有足够大的压差才能改变动环端面

微变形。但是转速增加导致动环内径增加，接触力

减小，由接触抵消的动环翻转逐渐得到释放，因此

动环端面微变形处于迅速增加的阶段。当转速引

起的内径变化能够完全抵消负温差的影响后，是动

环端面微变形稳定变化的阶段。

零温差与负温差的区别除了缺少第１个阶段，
还在于零温差时动环在压差的作用下向内翻转，动

环内表面上部与轴／轴套接触，因而低转速时 ３种
动环端面微变形相差不到 ２μｍ，如图８（ｂ）所示。
随转速增加，结构 Ｉ的形心偏离中心最大，故结构 Ｉ
微变形受转速影响更大。

正温差时，初始时动环内表面与轴／轴套外表
面存在一定的间隙，此时轴／轴套不能约束动环的
变形，结构 Ｉ更厚，刚度更大，在同样的压差下变形
更小，如图８（ｃ）所示。总体来看，高参数下采取结
构 Ｉ的形式一方面可以获得较大的刚度降低高压
差和大温差的影响，另一方面可以在大范围内改变

形心位置使动环端面微变形对转速更敏感，以获得

更广的微端面变形变化区间。

对比图８（ａ）和（ｂ），３种动环端面微变形突变
的转速范围都是（２～３）×１０４ｒ／ｍｉｎ，说明小幅改变
动环结构并不能改变突变对应的转速范围。由于

动环端面微变形的突变是转速抵消负温差的结果，

其他与变形相关的参数多为材料属性和截面尺寸。

因而对负温差的动压密封（如低温工况），当轴径

图８　多载荷共同作用下动环端面微变形

Ｆｉｇ．８　Ｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇ

ｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｐｌｅｌｏａｄｓ

和转速确定时，可通过适当增加温差的方式避开突

变转速区域以获取稳定状态，尽管这会增加少量的

动环端面微变形。对于负温差的动压密封，密封间

隙多为收敛形，有利于端面开启，但也需防止动静

环内侧可能发生的接触和摩擦磨损。

２．５　轴向压紧力对动环端面微变形的影响
由２．１节和 ２．４节分析可知，当动环内表面

与轴／轴套外表面存在间隙时，动环可能发生向内
或向外的翻转，由此产生的动环端面微变形可能

远超动环尺寸变形的影响。其中，压紧环的轴向

压紧力是影响动环翻转的重要因素。

不同载荷作用下轴向压紧力对动环端面微变

形的影响如图 ９所示。在负温差时，由于动环和

９７１１
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图 ９　轴向压紧力对动环端面微变形的影响

Ｆｉｇ．９　Ｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｌａｍｐｉｎｇｌｏａｄｓ

轴／轴套的内侧接触，轴向压紧力难以改变动环的
翻转状态，动环端面微变形变化量较小，如

图９（ａ）所示。对结构Ⅱ和结构Ⅲ，即使是将轴向
压紧力由２５ＭＰａ增加至１００ＭＰａ，动环端面微变
形量分别降低了 ０．２７μｍ和 ０．１μｍ。在正温差
下，３种动环结构的微变形均随轴向压紧力的增
加迅速增加，特别是结构Ⅱ和结构Ⅲ，因为动环与
定位环的内侧存在间隙，较大的压紧力促使动环

向内翻转。对结构Ⅱ，轴向压紧力仅为 １．０ＭＰａ
时，动环端面微变形量只有 －１．５μｍ；２５ＭＰａ时
动环端面微变形量为 －４．８μｍ，增加了 ２２０％；
１００ＭＰａ时端面微变形量为 －５．２μｍ，仅增加了
０．４μｍ。另外，外侧的膨胀在一定程度上能够增
大实际轴向压紧力。因而在正温差下，降低膨胀

量对结构变形的影响和较小的初始压紧力可以降

低动环端面微变形。

对高速工况，如图 ９（ｂ）所示，结构Ⅰ和结构
Ⅱ向外翻转，因而更大的轴向压紧力能抑制动环
的翻转，降低动环端面微变形。结构 Ｉ较厚，需要
极大的轴向压紧力才能抑制翻转。结构Ⅱ和结构Ⅲ
相对较薄，当轴向压紧力超过 ５０ＭＰａ（以 Ｍ６螺栓
计约合４×１０Ｎ·ｍ）时就能获得较好效果。

对高压工况，如图 ９（ｃ）所示，当轴向压紧力
超过１０ＭＰａ后，３种动环的微变形随轴向压紧力
增加有小幅增加。压差 ５ＭＰａ时，轴向压紧力从
２５ＭＰａ增加至１００ＭＰａ，３种动环结构的东环端面
微变形分别增加了０．９μｍ、０．５μｍ和１．３μｍ。

温差、转速和压差同时作用时，结构Ⅰ和结构
Ⅲ在５×１０４ｒ／ｍｉｎ的２组工况下动环端面微变形
随轴向压紧力的增加而减小，而结构Ⅱ的动环端
面微变形逐渐增加，如图９（ｄ）所示。这 ２种工况
下转速使得动环内表面增大并不受约束，在较小

的轴向压紧力下具有较大的向内或向外的翻转。

轴向压紧力的增大使压紧环能够抑制动环翻转趋

势，降低动环端面微变形。对于结构Ⅱ，在较小的
轴向压紧力动环端面微变形不到２μｍ，说明动环
的翻转幅度小。过大的轴向压紧力加剧了动环翻

转，反而增大了东环端面微变形。

当温差 －２０℃、压差６ＭＰａ、转速 ２×１０４ｒ／ｍｉｎ
时，转速不能完全抵消温差的作用，动环内表面与

轴／轴套外表面保持接触，轴向压紧力的作用有
限。轴向压紧力从２５ＭＰａ增加至 １００ＭＰａ，结构
Ⅰ动环端面微变形降低了 １．１μｍ，结构Ⅱ、Ⅲ降
低了不足０．３μｍ。

当接触面间存在间隙时，轴向压紧力使接触

面趋向贴合，因此对动环端面变形的影响不能一

０８１１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 李世聪，等：高速高压宽温域动压密封动环端面微变形及其改善方法

概而论。对大多数工况，特别是高速工况，增大轴

向压紧力能够有效抑制动环翻转，降低东环端面

微变形。但是对负温差较大的工况，轴向压紧力

的作用非常有限。

３　动环端面微变形改善方法

由上述分析可知，动压密封的微变形与温差、

压差、转速、动环结构、轴向压紧力等参数有关，根

据动环结构、载荷和端面微变形的关系，本文提出

以下几点动环端面微变形改善方法。

１）降低动环内外表面的温差
由图４（ｇ）可知，动环端面微变形随温差增

加，特别是正温差下。尽管改变动环结构最大能

降低约３３％的端面微变形，但是对内外侧温差较
大的动压密封，降低动环内外表面的温差仍是降

低端面微变形的重要方法。如在金属外表面做隔

热层，降低金属与高温／低温流体的传热系数；选
择导热系数更大的材料，使热量迅速导出等。

２）高参数下适当增加动环厚度
一方面用较大的刚度降低高压差和大温差的

影响，另一方面能在大范围内改变形心位置使动

环对转速更敏感，以获得更广的端面微变形调控

区间。

以结构Ⅰ和结构Ⅱ为优化对象，建立局部笛
卡儿坐标系，如图 １０（ａ）所示。左上角灰色区域
是动环截面固定区域，右下角黑色阴影区域 ｃｄａｆ
为变化区域。则动环形心的无量纲坐标为

珋ｘ＝ｘｃ／ｏａ
珋ｙ＝ｙｃ／{ ｏｂ

（７）

式中：珋ｘ、珋ｙ为动环形心的无量纲坐标；ｘｃ、ｙｃ为形
心坐标，ｍｍ；ｏａ和 ｏｂ分别为 ｏａ和 ｏｂ的长度。

在温差２０℃、转速５×１０４ｒ／ｍｉｎ和压差６ＭＰａ
时，结构Ⅰ形心位置与动环端面微变形的关系如
图１０（ｂ）所示。动环端面微变形范围为 －５．７～
３．６μｍ，有 ９．３μｍ的调控范围。形心位置在
（０．５，０．５）ｍｍ附近端面负变形最大，在（０．３８，
０．４）ｍｍ附近端面正变形最大，故即使形心小范
围变化也能获得较大的端面变化。动环端面微变

形在 －０．５～０．５μｍ范围对应的形心位置为
０．３３＜珋ｘ＜０．４５１和０．４２４＜珋ｙ＜０．４４７，故对动环
端面微变形影响较大的是形心的 珋ｙ值。形心 珋ｘ值
影响动环在压差和正温差下的变形，压差和正温

差同时促进动环端面微变形，珋ｘ值的影响比较复
杂，需要进一步研究。

结构Ⅱ的形心位置与动环端面微变形的关系

如图１０（ｃ）所示，相同条件下，结构Ⅱ动环端面微
变形范围为 －９．４～－４．４μｍ，仅有 ５μｍ的调控
范围。结构 Ⅰ 的厚度比结构 Ⅱ 增加了 ６７％
（１０ｍｍ和 ６ｍｍ），但是调控范围增加了 ８６％
（９．３μｍ和５μｍ）。与结构Ⅰ相比，结构Ⅱ形心
能调控的范围也更窄。

总体来说，高速高温高压的动压密封，适当增

加动环厚度虽然会导致动环热变形增加，但能降

低压差引起的变形。最重要的是，能够增加形心

位置的变化范围，这有利于借助高转速实现对高

参数下动压密封间隙的调控，维持稳定的密封性

图 １０　形心位置与动环端面微变形的关系

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｅｎｔｒｏｉｄｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄ

ｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇ
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能。另外，由２．５节对轴向压紧力的研究表明，结
构 Ｉ对轴向压紧力不敏感，适当增大轴向压紧力
对动环端面微变形影响较小，但对轴系有利。

３）约束动环内表面
对图４（ｄ）～（ｆ）、图６（ａ）～（ｃ）和图 ７（ｃ）的

分析表明，在正温差和高转速下，动环内表面与

轴／轴套外表面间存在间隙。此间隙会使动环内
表面缺乏约束，在压差、压紧力等载荷下发生

翻转。

结构Ⅰ在温差 ２０℃、转速 ５×１０４ｒ／ｍｉｎ和压
差６ＭＰａ时，如果内表面不能被轴／轴套外表面约
束（即两表面不接触），其动环端面微变形为

２．５μｍ；若内表面能被轴／轴套约束，其动环端面
微变形为 －５．４μｍ。端面微变形由正值变为负
值一方面反映出高转速时形心偏移的作用，另一

方面表明动环翻转对动环端面微变形的影响是非

常明显的。

对于结构Ⅲ，由于动环端面微变形受转速影
响较小，在相同的条件下变形分别为 －９．５μｍ和
－３．３μｍ，端面变形降低了６５．２％。说明对于高
温高压但转速不高的场合，通过合理的轴系结构

设计使动环内表面得到约束，能够大幅降低端面

变形。

４）合理选择轴向压紧力范围
过大和过小的轴向压紧力都不利于保持较小

的动环端面微变形。

图１０（ｄ）中，在温差 ２０℃、压差 ６ＭＰａ、转速
２×１０４ｒ／ｍｉｎ工况下，结构 Ｉ动环端面微变形随压
轴向紧力增加是逐渐减小的。轴向压紧力为

２５ＭＰａ时，动环端面微变形为 ２．４μｍ；轴向压紧
力达到５０ＭＰａ后，动环端面微变形为负值；轴向
压紧 力 为 １００ＭＰａ时，动 环 端 面 微 变 形 为
－１．５μｍ。说明对于高参数动压密封，较小的轴
向压紧力不利于保持较小的动环端面微变形，过

大的轴向压紧力甚至可能造成发散形间隙。特别

是正温差下，轴系的膨胀量不一致会产生额外的

轴向压紧力，在设计动压密封时应考虑额外轴向

压紧力对动环端面微变形的影响，或通过结构设

计减小额外轴向压紧力。

另外，对于形心设计不够合理的动环，通过调

整轴向压紧力能够调控动环端面微变形。如形心

珋ｙ值较小的动环，高转速时动环端面微变形更大，
增大轴向压紧力能够抑制动环向外翻转，降低动

环端面微变形。

通过上述方法能够实现近 １０μｍ的动环端
面微变形调控区间，使动环端面微变形保持在极

小范围内；或根据静环端面变形合理控制动环端

面变形，维持平行间隙或收敛形间隙，增强密封稳

定性。

４　结　论

１）多载荷共同作用时，在当前研究范围内，
温差对动环端面变形影响最大，其次是转速和压

力的耦合作用。在动环内表面与轴／轴套表面存
在间隙，负温差且动环材料与轴／轴套材料相同
２种情况下，动环端面微变形受温度值的影响较
小。相比于负温差，动环端面微变形更易受正温

差的影响，单位温差的动环端面微变形变化量为

３～４倍；动环形心距旋转中心越远，动环端面微
变形受转速影响越大，且呈抛物线关系；动环端面

微变形与压差呈线性关系。

２）热载荷下，线膨胀系数小的材料能降低
１５％ ～２０％的动环端面微变形；力载荷下，弹性模
量大的材料降低动环端面微变形的效果不大。正

温差下，较大的轴向压紧力促使动环向内翻转；高

转速下，较大的轴向压紧力能抑制动环向外翻转，

应根据动环翻转趋势合理选择轴向压紧力范围。

３）对高速高压宽温域的动压密封，改善动环
端面微变形应优先降低动环两侧的温差，如在金

属外侧隔热保护能降低表面传热系数；若转速足

够高，适当增加动环厚度以扩大形心变化区域，能

增加８６％的动环端面微变形范围，使动压密封适
应更宽的工况参数；若转速不够高，通过局部结构

设计以约束动环内表面能够控制动环翻转，最大

能降低６５．２％的动环端面微变形；合理选择初始
轴向压紧力范围、通过局部结构设计利用或消除

轴向膨胀不一致产生的额外轴向压紧力，能有效

控制动环端面微变形，降低动环设计不合理对密

封动环端面微变形的影响，进一步确保动环端面

微变形维持在极小范围内，维持平行间隙或收敛

形间隙，增强密封稳定性。
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机械密封性能的影响［Ｊ］．机械工程学报，２０１０，４６（２３）：

１４６１５３．

ＰＥＮＧＸＤ，ＬＩＵＷ，ＢＡＩＳＸ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｒｍｏ

ｅｌａｓｔｉｃｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃｍｅｃｈａｎｉ

ｃａｌｓｅａｌｓｉｎｒｅａｃｔｏｒｃｏｏｌａｎｔｐｕｍｐｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，４６（２３）：１４６１５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］丁雪兴，陆俊杰，刘勇，等．热耗散变形下干气密封系统轴向

振动稳定性分析［Ｊ］．振动工程学报，２０１６，２９（１）：７８８６．

ＤＩＮＧＸＸ，ＬＵＪＪ，ＬＩＵＹ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｎａｘｉａｌｖｉ

ｂｒａｔｉｏｎｏｆｄｒｙｇａｓｓｅａｌｓｙｓｔｅｍｕｎｄｅｒｔｈｅｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｉｃｄｅｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，２９（１）：７８８６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］丁雪兴，刘勇，苏虹，等．热弹变形下螺旋槽干气密封泄漏量

的计算与分析［Ｊ］．兰州理工大学学报，２０１４，４０（６）：７５７９．

ＤＩＮＧＸＸ，ＬＩＵＹ，ＳＵＨ，ｅｔａｌ．Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｌｅａｋａｇｅｆｒｏｍｓｐｉｒａｌｇｒｏｏｖｅｄｒｙｇａｓｓｅａｌｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｔｈｅｒｍｏｅｌａｓ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ｔｉｃｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＬａｎｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙ，２０１４，４０（６）：７５７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］程香平，刘小红，张友亮，等．锥孔组合型机械密封端面变

形及密封性能分析［Ｊ］．江西科学，２０１６，３４（３）：３５７３６３．

ＣＨＥＮＧＸＰ，ＬＩＵＸＨ，ＺＨＡＮＧＹＬ，ｅｔａｌ．Ｅｎｄｆａｃｅｄｅｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎａｎｄｓｅａｌｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｎｅｈｏｌｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｅａｌ［Ｊ］．ＪｉａｎｇｘｉＳｃｉｅｎｃｅ，２０１６，３４（３）：３５７３６３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］陈汇龙，李同，任坤腾，等．端面变形对液体动压型机械密封

液膜瞬态特性的影响［Ｊ］．化工学报，２０１７，６８（４）：１５３３

１５４１．　

ＣＨＥＮＨＬ，ＬＩＴ，ＲＥＮＫＴ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｎｄｆａｃｅｄｅｆｏｒｍ

ａｔｉｏｎｏｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆｌｕｉｄｆｉｌｍｉｎｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｅａｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１７，６８（４）：１５３３１５４１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２８］陈志，高昀?，赵鹏，等．高压干气密封流场数值模拟［Ｊ］．

工程科学与技术，２０１７，４９（２）：２５４２６１．

ＣＨＥＮＺ，ＧＡＯＹＨ，ＺＨＡＯＰ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｆｏｒｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｙｇａｓｓｅａｌ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｄＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１７，４９（２）：２５４２６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］李庆展，郑娆，李世聪，等．高速动压密封的气液两相性能对

比分析和试验［Ｊ］．哈尔滨工业大学学报，２０１９，５１（７）：

７０７５．

ＬＩＱＺ，ＺＨＥＮＧＲ，ＬＩＳＣ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｅｘ

ｐｅｒｉｍｅｎｔｏｎｇａｓｐｈａｓｅａｎｄｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｈｉｇｈ

ｓｐｅｅｄｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｅａｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，５１（７）：７０７５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３０］彭旭东，冯向忠，胡丹梅，等．非接触式气体润滑密封变形的

数值分析［Ｊ］．摩擦学学报，２００４（６）：５３６５４０．

ＰＥＮＧＸＤ，ＦＥＮＧＸＺ，ＨＵＤＭ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆａｎｏｎｃｏｎｔａｃｔｉｎｇｇａｓｌｕｂｒｉｃａｔｅｄｓｅａｌ［Ｊ］．Ｔｒｉｂｏｌｏ

ｇｙ，２００４（６）：５３６５４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］王金红，陈志，刘凡，等．密封环支撑边界条件对机械密封端

面变形的影响［Ｊ］．化工学报，２０２０，７１（４）：１７４４１７５３．

ＷＡＮＧＪＨ，ＣＨＥＮＺ，ＬＩＵＦ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｕｐｐｏｒｔｂｏｕｎｄ

ａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆａｓｅａｌｒｉｎｇｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｅａｌ

ｅｎｄｆａｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＥｎｇｎｉｅｅｒｉｎｇ，２０２０，７１

（４）：１７４４１７５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３２］廖传军，黄伟峰，索双富，等．流体静压型机械密封的半解析

式流固耦合模型 ［Ｊ］．机械工程学报，２０１０，４６（２０）：

１４５１５１．

ＬＩＡＯＣＪ，ＨＵＡＮＧＷ Ｆ，ＳＵＯＳＦ，ｅｔａｌ．Ｓｅｍｉａｎａｌｙｔｉｃａｌｆｌｕｉｄ

ｓｏｌｉｄｃｏｕｐｌｉｎｇｍｏｄｅｌｆｏｒｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｅａｌｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，４６（２０）：１４５１５１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３３］何强，王洪涛，黄伟峰，等．静压型机械密封中螺钉预紧调节

机制的研究［Ｊ］．机械工程学报，２０２０，５６（３）：１３７１４３．

ＨＥＱ，ＷＡＮＧＨＴ，ＨＵＡＮＧＷ Ｆ，ｅｔａｌ．Ｒｅｇｕｌａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ

ｏｆｓｃｒｅｗｐｒｅｌｏａｄｉｎｇｉｎｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃｍｅｃｈａｎｉｃａｌｆａｃｅｓｅａｌｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２０，５６（３）：１３７１４３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３４］彭旭东，康玉茹，孟祥铠，等．核主泵用流体静压型机械密封

性能的影响因素研究［Ｊ］．机械工程学报，２０１２，４８（１７）：

８３９０．

ＰＥＮＧＸＤ，ＫＡＮＧＹＲ，ＭＥＮＧＸＫ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｆａｃｔｏｒｓａｆ

ｆｅｃｔｉｎｇｓｅａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｈｙｄｒｏｓｔａｔｉｃｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｅａｌｉｎｒｅ

ａｃｔｏｒｃｏｏｌａｎｔｐｕｍｐｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１２，４８（１７）：８３９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３５］肖毅华，张浩锋，平学成．无网格对称粒子法中两类热边界

条件的处理［Ｊ］．华东交通大学学报，２０１４，３１（４）：６５７０．

ＸＩＡＯＹＨ，ＺＨＡＮＧＨＦ，ＰＩＮＧＸＣ．Ｔｒｅａｔｍｅｎｔｏｆｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆ

ｔｈｅｒｍａｌｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎｍｅｓｈｌｅｓｓｓｙｍｍｅｔｒｉｃｐａｒｔｉｃｌｅ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥａｓｔＣｈｉｎａＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４，３１

（４）：６５７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３６］ＭＡＣＨ，ＢＡＩＳＸ，ＰＥＮＧＸＤ．Ｔｈｅｒｍｏｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｐｉｒａｌｇｒｏｏｖｅｇａｓｆａｃｅｓｅａｌｓｏｐｅｒａｔｉｎｇａｔｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅ

［Ｊ］．ＴｒｉｂｏｌｏｇｙＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１６，９５：４４５４．
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　第 ６期 李世聪，等：高速高压宽温域动压密封动环端面微变形及其改善方法

Ｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｉｔｓｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｏｆ
ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｆａｃｅｓｅａｌｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄ，ｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄ

ｗｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｎｇｅ
ＬＩＳｈｉｃｏｎｇ１，ＱＩＡＮＣａｉｆｕ１，ＬＩＳｈｕａｎｇｘｉ１，，ＺＨＯＮＧＪｉａｎｆｅｎｇ２，ＬＩＵＸｉｎｇｈｕａ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｅｍｉｃａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００２９，Ｃｈｉｎａ；

２．ＨｕｎａｎＡｖｉａｔｉｏｎＰｏｗｅｒｐｌａｎｔＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ，Ｚｈｕｚｈｏｕ４１２００２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｆａｃｅｓｅａｌｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄ，ｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄ
ｈｉｇｈ／ｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ａｔｈｅｒｍａｌｓｏｌｉｄｃｏｕｐｌｉｎｇｍｏｄｅｌｏｆｔｙｐｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｆａｃｅｓｅａｌ
ｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｕｐｐｏｒｔａｎｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇａｒｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ．Ｔｈｅｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｃａｕｓｅｄｂｙｔｈｅｒｍａｌｌｏａｄｓ，ｆｏｒｃｅａｎｄｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｉｔｓｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｔｈａｔ，ｗｈｅｎｍｕｌｔｉｐｌｅｌｏａｄｓａｃｔｔｏｇｅｔｈｅｒ，ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｈａｓｔｈｅｇｒｅａｔｅｓｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｆａｃｅｍｉｃｒｏ
ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｆｏｌｌｏｗｅｄｂｙｔｈｅｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅ．Ｉｎｔｗｏｃａｓｅｓ，ｔｈｅｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔａ
ｔｉｎｇｒｉｎｇｉｓｍａｉｎｌｙａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｒａｔｈｅｒｔｈａｎｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｉｓｍｏｒｅｓｕｓｃｅｐｔｉｂｌｅｔｏｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，ａｎｄｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｐｅｒｕｎｉｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒ
ｅｎｃｅｉｓ３－４ｔｉｍｅｓｔｈａｔｏｆｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ｔｈｅｆａｒｔｈｅｒｔｈｅｃｅｎｔｒｏｉｄｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｉｓｆｒｏｍｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇｃｅｎｔｅｒ，
ｔｈｅｇｒｅａｔｅｒｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｏｎｔｈｅｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓ，ａｎｄｉｔｈａｓａｐａｒａｂｏｌｉｃｒｅｌａ
ｔｉｏｎｓｈｉｐ．Ｔｈｅｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｈａｓａｌｉｎｅａｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｗｉｔｈｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ．Ｆｏｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄ，
ｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅ，ａｎｄｗｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｎｇｅｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｆａｃｅｓｅａｌｓ，ｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｔｈｅｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｓｈｏｕｌｄｆｉｒｓｔｒｅｄｕｃｅｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｉｎｎｅｒａｎｄｏｕｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｓｏｆｔｈｅｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇ．Ｕｎｄｅｒ
ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｓｈｏｕｌｄｂｅａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｌｙｉｎｃｒｅａｓｅｄ，ａｎｄｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｒａｎｇｅｃａｎｂｅｉｎｃｒｅａｓｅｄｂｙ８６％ ｂｙｅｘｐａｎｄｉｎｇｔｈｅｃｅｎｔｒｏｉｄｃｈａｎｇｅａｒｅａ．Ｕｎｄｅｒｌｏｗｓｐｅｅｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅｉｎｎｅｒ
ｓｕｒｆａｃｅｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇｉｓｒｅｓｔｒａｉｎｅｄｂｙｒｅａｓｏｎａｂｌｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎ，ｗｈｉｃｈｃａｎｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｔｕｒｎｉｎｇｏｆｒｏｔａｔｉｎｇ
ｒｉｎｇａｎｄｒｅｄｕｃｅｔｈｅｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｙ６５．２％ ａｔｍｏｓｔ．Ｔｈｅａｘｉａｌｃｌａｍｐｉｎｇｆｏｒｃｅｄｅｓｉｇｎｅｄｒｅａｓｏｎａｂｌｙ
ｃａｎｆｕｒｔｈｅｒｅｎｓｕｒｅｔｈａｔｔｈｅｆａｃｅｍｉｃｒｏｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓｋｅｐｔｉｎａｍｉｎｉｍｕｍｒａｎｇｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｉｇｈｓｐｅｅｄ，ｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｗｉｄｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｎｇｅ；ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｆａｃｅｓｅａｌ；ｆａｃｅｍｉｃｒｏ
ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｒｉｎｇ；ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ；ｃｅｎｔｒｏｉｄｐｏｓｉｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０４１１：５１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０４．１１３８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＹＦＢ２０００８００）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

（ＢＨＹＣ１７０３Ａ）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｕｃｔｌｓｘ＠１２６．ｃｏｍ
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基于增益调度与光滑切换的倾转

旋翼机最优控制

余新，陈仁良

（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：针对倾转旋翼机转换机动中变动力学特性导致的复杂控制问题，提出基于
增益调度（ＧＳ）的线性二次最优控制与光滑切换控制结合的综合体系结构，用以实现转换机动过
程中的全局最优控制。该控制综合方法，在保证性能指标要求最小的同时，对操纵机构的负荷较

低。首先，建立了倾转旋翼机高置信度飞行动力学模型，并应用混合操纵克服操纵冗余问题。其

次，设计了基于增益调度的线性二次最优多环控制器，并采用光滑切换控制策略综合 ２套控制
器，实现动态倾转过程的姿态平滑过渡。最后，进行以倾转走廊中间路径为期望轨迹的全模式自

主飞行仿真。仿真结果表明：控制系统在转换机动过程中体现出强鲁棒性和较优的系统性能。

关　键　词：倾转旋翼机；线性二次最优控制；增益调度（ＧＳ）；光滑切换控制；转换机
动控制

中图分类号：Ｖ２１２．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１８６１３

　　倾转旋翼机兼顾直升机垂直起降的优点以及
固定翼飞机飞行速度高和航程远的优势，在军民

领域有很广阔的应用前景。在低速前飞与悬停飞

行条件下，倾转旋翼机控制系统和操纵策略与直升

机类似，而在高速巡航飞行中更接近固定翼飞机。

整个飞行包线内，可以矢量控制的发动机短舱是倾

转旋翼机的凸出特性。通过协调油门杆、纵向杆、

横向杆与短舱位置可实现期望的飞行轨迹
［１２］
。

与其他常规飞行器不同，倾转旋翼飞行器往

往体现出多变的动力学特性与操纵特性。文

献［３］给出了一般倾转旋翼飞行器不同飞行条件
下的特征根分布，即在不同短舱配置下，倾转旋翼

机的飞行动力学特性和稳定性差别很大，因此必

须通过设计合理的控制律改善飞机的动态响应

特性
［３４］
。

倾转旋翼机控制系统设计的挑战性主要体现

在纵向通道的控制上，尤其在动态倾转阶段，短舱

倾转带来的模型复杂性对控制系统的鲁棒性和自

适应能力提出了严格的要求。为了满足全包线飞

行需要，从 ＸＶ１５发展到 Ｖ２２，一般倾转旋翼机
通过增益调度（ＧＳ）改变控制律参数实现控制增
稳系统（ＳＣＡＳ）的全包线自适应［４５］

。采用增益调

度的大多数传统飞行控制体系结构不仅无法满足

全包线自主飞行控制需要，甚至只能提供特定任

务的控制增稳
［６７］
。随着反馈线性化在非线性控

制上的发展，Ｒｙｓｄｙｋ等［８］
提出神经网络（Ｎｅｕｒａｌ

Ｎｅｔｗｏｒｋ，ＮＮＷ）与模型逆的方法，结合 ＡＤＳ３３Ｄ
设计了姿态指令姿态保持（ＡＣＡＨ）和速率指令姿
态保持（ＲＣＡＨ）形式的控制增稳系统（ＳＣＡＳ），比
传统的 ＳＣＡＳ有更好的自适应能力。ＮＮＷ 根据
反馈得到的误差调整 ＮＮＷ 权重，虽然能够补偿
模型的不确定性，但需要引入额外的动力学来合

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106011&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 余新，等：基于增益调度与光滑切换的倾转旋翼机最优控制

成控制器，这会导致控制器的阶数很高
［８１０］
。为

实现全包线飞行控制，国内部分学者采用模糊控

制的方法提高控制体系的自适应能力，基于模型

论域设计模型跟踪控制器及多套回路成型控制

器，通过模型判决综合多套控制器输出，在小型倾

转验证机非线性动力学模型上实现整个动态倾转

过程的自主飞行仿真
［１１］
。但该种控制体系结构

复杂，且得到的反馈控制器一般需要降阶处

理
［１２１４］

。陈晓等
［１５］
提出改进的基于杂交粒子群

的神经网络 ＰＩＤ设计倾转旋翼机的过渡阶段控制
律，但通过遗传算法寻找全局最优网络初始权值

时需要进行大量的种群迭代，计算代价昂贵。

针对小型无人倾转旋翼机动态倾转引起的复

杂控制问题，Ｌｉｕ［１６］和 Ｓａｔｏ［１７］等提出了 ２类新的
ＧＳ控制方法用以实现全包线自适应：ＤＣ（Ｄｉｖｉｄｅ
ａｎｄＣｏｎｑｕｅｒｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ）和 ＳＴＣ （Ｓｍｏｏｔｈ
ＴｒａｎｓｉｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌ）。ＤＣＧＳ控制策略在设计控制
器时一般需要按短舱倾转角进行划分，完整控制

包含多套控制器，结构复杂
［１７］
。ＳＴＣ仅需 ２套控

制器，通过调度控制器输出权重实现动态倾转平

滑过渡，控制体系结构相较 ＤＣＧＳ更为简化，采用
该种方法虽然能够实现一定的自适应能力，但是

无法保证控制系统性能最优，且鲁棒性依旧

一般
［１８］
。

受上述讨论启发，本文提出一种基于增益调

度控制和光滑切换的混合控制方法，对倾转旋翼

机动态倾转进行全局最优控制。通过光滑切换控

制与增益调度技术进行结合，达到理想的闭环系

统性能和较优的鲁棒性，而且能够减轻传统增益

调度的繁杂设计工作。最后通过全模式仿真，验

证了该控制方法的有效性和优越性。

１　飞行动力学模型与混合操纵
建立高置信度飞行动力学模型是后续进行控

制系统设计的前提。本文对 ＸＶ１５倾转旋翼机
旋翼、机翼等部件建立了高精度非线性动力学模

型，ＸＶ１５构型示意如图１所示。基于篇幅，这里
仅介绍旋翼模型和机翼受旋翼干扰模型，全机所

有部件气动数据均来源于文献［４］，全机部分重
要参数如表１所示。

图 １　ＸＶ１５倾转旋翼飞行器构型

Ｆｉｇ．１　ＸＶ１５ｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ

表 １　ＸＶ１５部件数据

Ｔａｂｌｅ１　ＭｏｄｅｌｉｎｇｄａｔａｏｆＸＶ１５ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

部件 Ｘ／ｍ Ｙ／ｍ Ｚ／ｍ

旋翼　　 －７．６２ ±４．９ －２．５４　

机翼短舱 －７．３９５７ ±２．６ ２．４３５

垂尾　　 －１４．４８ ±２．９４ １．９６

机身　　 －７．４４２２ ０ －２．１３３６

平尾　　 －１４．２４ ０ ２．６１６２

重心　　 －７．６５ ０ －２．０７４

１．１　旋翼模型
倾转旋翼机旋翼与常规直升机的旋翼飞行动

力学特性相似。因此使用叶素理论计算桨叶载

荷，同时考虑一阶动态挥舞
［１９］
。旋翼非定常动力

学特性如图２所示。
桨盘轨迹平面在旋翼风轴坐标系下的动力学

方程可表示为

ａ̈０
ａ̈１ｃ
ａ̈











１ｓ

＋Ｄ～
ａ０
ａ１ｃ
ａ











１ｓ

＋Ｋ～
ａ０
ａ１ｃ
ａ











１ｓ

＝ ｆ～ （１）

式中：Ｄ～为阻尼矩阵；Ｋ～为刚度矩阵；ｆ～为激励
矩阵；ａ０、ａ１ｃ和 ａ１ｓ为桨尖轨迹平面锥度角、后倒角
和侧倒角。

在直升机模式和动态倾转阶段，旋翼的入流

是高时变性和非定常的，为提高旋翼模型精度，诱

导速度计算采用 ＰｉｔｔＰｅｔｅｒｓ动态入流理论［２０］
：

ｖｉ＝ｖ０＋ｖ１ｃ珋ｒｃｏｓψｍｒ＋ｖ１ｓ珋ｒｓｉｎψｍｒ （２）
式中：ｖｉ为桨盘诱导速度；ｖ０为均匀诱导速度；ψｍｒ
为桨盘方位角；ｖ１ｃ，ｖ１ｓ为诱导速度一阶谐波分量；珋ｒ
为桨叶径向位置（无量纲）。入流方程表示为

图 ２　旋翼非定常力学特性

Ｆｉｇ．２　Ｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｏｔｏｒ
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Ｍ

ν０
ν１ｓ
ν











１ｃ

＋ＶＬ～－１
ν０
ν１ｓ
ν











１ｃ

＝
ＣＴ
ＣＬ
Ｃ











Ｍ

（３）

式中：Ｍ为显在质量矩阵；Ｖ为质量流量参数矩

阵；Ｌ～为入流增益矩阵；ＣＴ、ＣＬ和 ＣＭ分别为旋翼
气动力和力矩。

令体轴坐标系下飞机的速度为［ｕ　ｖ　ｗ］Ｔ，
角速度为［ｐ　ｑ　ｒ］Ｔ，那么桨?中心处的运动速
度在桨?轴坐标系下可表示为

Ｔｂ２ｈ ＝
ｃｏｓβｎ ０ －ｓｉｎβｎ
０ １ ０
ｓｉｎβｎ ０ ｃｏｓβ









ｎ

（４）

ｕ
ｖ









ｗ ｈｕｂ

＝Ｔｂ２ｈ
ｕ
ｖ









ｗ

＋
ｐ
ｑ









ｒ

·

ｘ
ｙ









ｚｈｕｂ

（５）

将桨?轴坐标系下的速度转换到桨?风轴坐

标系：

Ｔｈ２ｈｗ ＝
ｃｏｓβｗ ｓｉｎβｗ ０

－ｓｉｎβｗ ｃｏｓβｗ ０








０ ０ １

（６）

ｕ
ｖ









ｗ ｈｕｂｗ

＝Ｔｈ２ｈｗ
ｕ
ｖ









ｗ ｈｕｂ

（７）

式中：Ｔｈ２ｈｗ为桨?轴坐标系到桨?风轴坐标系的
旋转矩阵；βｎ为短舱倾角，［ｘ　ｙ　ｚ］

Ｔ
ｈｕｂ为桨?中

心相对机体重心的位置，这里机体重心是关于 βｎ
的函数。叶素理论从翼型微段入手，将任意微段

处的翼型来流在桨叶轴坐标系下表示为

β＝ａ０－ａ１ｃｃｏｓψｍｒ－ａ１ｓｓｉｎψｍｒ （８）
珚ＵＰ ＝λｃｏｓβ－μｓｉｎβｃｏｓψｍｒ＋β（珋ｒ－珋ｅ）
珚ＵＴ ＝珋ｅ（１－ｃｏｓβ）＋μｓｉｎψｍｒ＋珋ｒｃｏｓ

{ β
（９）

式中：β为桨叶挥舞角；珚ＵＴ和 珚ＵＰ为翼型来流（无
量纲）；入流比和前进比计算公式为λ＝ｗｈｕｂｗ／ΩＲ－

ｖ，μ＝ ｕ２ｈｕｂｗ ＋ｖ
２

槡 ｈｕｂｗ／（ΩＲ）；βｗ为侧滑角；珋ｅ为挥
舞角偏置量（无量纲）；Ω为旋翼转速；Ｒ为旋翼
半径。从而可得翼型的气动载荷：

ｄｘ＝［０．５ρ（珚Ｕ２Ｐ ＋珚Ｕ
２
Ｔ）（ΩＲ）

２ＣＸｃ］ｄｒ

ｄｙ＝［０．５ρ（珚Ｕ２Ｐ ＋珚Ｕ
２
Ｔ）（ΩＲ）

２ＣＬｃ］ｄ
{ ｒ

（１０）

式中：ｄｒ为叶素微段长度；ｄｘ和 ｄｙ为翼型阻力和
升力；ＣＸ和 ＣＬ为翼型阻力系数和升力系数；ｃ为桨
叶弦长；ρ为大气密度。将 ｄｘ和 ｄｙ转化到桨叶轴
坐标系，得到翼型微段在桨叶轴坐标系下的载荷：

ｄＤ＝ｄｘ·ｃｏｓβ －ｄｙ·ｓｉｎβ

ｄＴ ＝ｄｘ·ｃｏｓβ －ｄｙ·ｓｉｎβ{ 
（１１）

式中：ｄＤ和 ｄＴ为桨叶轴坐标系下的翼型载荷；
β为来流迎角。最后转化到桨?平面，并积分得

到旋翼载荷：

Ｈｒ＝κＮ∫
２π

０∫
Ｒ

ｅ
（ｄＤｓｉｎψ－ｄＴｓｉｎβｃｏｓψｍｒ）ｄψｄｒ

Ｓ＝ΔκＮ∫
２π

０∫
Ｒ

ｅ
（ｄＴｓｉｎβｓｉｎψｍｒ＋ｄＤ

ｃｏｓψ）ｄψｄｒ

Ｔ＝κＮ∫
２π

０∫
Ｒ

ｅ
（ｄＴｃｏｓβ）ｄψｍｒｄｒ

Ｑ＝ΔκＮ∫
２π

０∫
Ｒ

ｅ
（ｄＤ·ｒ）ｄψｍｒｄ















 ｒ

（１２）
式中：Δ表示旋翼旋向（右旋为正）；κ为叶端损失
系数；Ｎ为桨叶片数；Ｈｒ、Ｓ、Ｔ和 Ｑ为桨?轴坐标
系下的后向力、侧向力、拉力及反扭矩。对于桨?

力矩，主要考虑离心力项和挥舞弹簧刚度项：

Ｍｈｘ ＝
Δ
２
Ｎ（Ｋβ＋Ω

２ＭＩｅ）ａ１ｓ

Ｍｈｙ ＝
１
２
Ｎ（Ｋβ＋Ω

２ＭＩｅ）ａ{
１ｃ

（１３）

式中：ＭＩ为桨叶惯性矩；Ｋβ为挥舞弹簧刚度；ｅ
为带量纲的挥舞铰偏置量。

最后得到旋翼在体轴坐标系下的力［Ｘ　Ｙ　Ｚ］Ｔｂ
和力矩［ＬＭＲ　ＭＭＲ　ＮＭＲ］

Ｔ
ｂ：

Ｘ
Ｙ









Ｚ ｂ

＝ＴＴｈ２ｈｗＴ
Ｔ
ｂ２ｈ

Ｈｒ
Ｓ









－Ｔ

（１４）

ＬＭＲ
ＭＭＲ
Ｎ











ＭＲ ｂ

＝ＴＴｈ２ｈｗＴ
Ｔ
ｂ２ｈ

Ｍｈｘ
Ｍｈｙ









Ｑ

＋
ｘ
ｙ









ｚｈｕｂ

·

Ｘ
Ｙ









Ｚ ｂ

（１５）

１．２　旋翼对机翼干扰模型
考虑旋翼尾流对机翼的干扰

［２１］
。如图 ３所

示，将机翼的气动力分为：①受旋翼尾流影响的滑
流区部分气动力；②不受旋翼尾流影响的自由流
区部分气动力，总的气动力为两者叠加。

机翼滑流区面积和自由流区面积计算公式为

Ｓｗｓｓ ＝Ｓｓｓｍａｘ［ｓｉｎ（ａ·βｎ）＋ｃｏｓ（ｂ·βｎ）］
μｍａｘ－μ
μｍａｘ

Ｓｗｆｌ＝Ｓｗ －Ｓ
{

ｗｓｓ

（１６）

图 ３　机翼流场分布

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇ
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式中：Ｓｗ为机翼面积；Ｓｓｓｍａｘ ＝２ηｓｓＲｃｗ，ηｓｓ为旋翼
滑流修正因子，Ｒ为旋翼半径，ｃｗ为机翼平均气动
弦长；ａ＝１．３８６，ｂ＝３．１４４；μ为旋翼前进比；μｍａｘ
为旋翼尾迹偏移出机翼的最大前进比。受旋翼尾

流影响的机翼滑流区的气流速度需要加上旋翼诱

导速度的影响。

１．３　混合操纵模型
倾转旋翼机必须采用合理的操纵分配克服冗

余操纵问题。本文通过混合操纵模型，达到不同

飞行状态下的各操纵舵面的统一，各舵面操纵系

数来源于文献［４］。
１．３．１　纵航向混合操纵

纵向通道中，机体俯仰由纵向杆控制，纵向杆

通过控制左、右旋翼周期变距联动实现机体俯仰。

而脚蹬除了直接控制方向舵，还与纵向杆一起控

制左、右旋翼的纵向周期变距。纵航向混合操纵

结构如图４所示，图中：ＫＢ１和 Ｋｅ分别为纵向杆到
纵向周期变距和纵向杆到升降舵操作分配系数。

ＫΔＢ１和 ＫＲ分别为脚蹬到纵向周期变距差动和脚
蹬到方向舵操作分配系数。

如图４所示，纵航向混合操纵模型最终控制
的是旋翼的纵向周期变距、升降舵及方向舵。旋

翼纵向周期变距可以表现为

Ｂ１Ｌ ＝
Ｂ１
Ｘ( )

ＬＮ

（ＸＬＮ －ＸＬＮＮ ＋ＰＡＦＣＳ）＋

　　 Ｂ１
Ｘ( )

ＰＤ

（ＸＰＤ －ＸＰＤＮ ＋ＹＡＦＣＳ）

Ｂ１Ｒ ＝
Ｂ１
Ｘ( )

ＬＮ

（ＸＬＮ －ＸＬＮＮ ＋ＰＡＦＣＳ）－

　　 Ｂ１
Ｘ( )

ＰＤ

（ＸＰＤ －ＸＰＤＮ ＋ＹＡＦＣＳ















 ）

（１７）

式中：Ｂ１Ｌ、Ｂ１Ｒ分别为左、右旋翼的纵向周期变距；
ＸＬＮ、ＸＬＮＮ和 ＸＰＤ和 ＸＰＤＮ分别为纵向杆操纵、纵向杆
中立点、脚蹬操纵和脚蹬中立点。ＰＡＦＣＳ和 ＹＡＦＣＳ
分别为纵向自主飞行控制系统和航向自主飞行控

制系统输出；Ｂ１／ＸＬＮ、Ｂ１／ＸＰＤ分别为纵向杆到
纵向周期变距作动器的传动比及脚蹬杆到纵向周

图 ４　纵向杆与脚蹬混合操纵结构

Ｆｉｇ．４　Ｍｉｘｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｔｉｃｋａｎｄｐｅｄａｌ

期变距的传动比，两者均与短舱倾转角有关。

而升降舵和方向舵的偏转角表现为

δｅ ＝
δｅ
Ｘ( )

ＬＮ

（ＸＬＮ －ＸＬＮＮ ＋ＰＡＦＣＳ）

δｒ＝
δｒ
Ｘ( )

ＰＤ

（ＸＰＤ －ＸＰＤＮ ＋ＹＡＦＣＳ









 ）

（１８）

式中：δｅ和 δｒ为升降舵和方向舵偏转角（与图 ４

中变量对应）；
δｅ
ＸＬＮ

、
δｒ
ＸＰＤ

分别为纵向杆到升降舵

的传动比及脚蹬到方向舵的传动比，两者均与短

舱倾转角有关。

１．３．２　垂横向混合操纵
如图５所示总距杆控制左、右旋翼总距同向联

动，横向杆除了控制副翼外还控制左、右旋翼总距

差动。垂横向混合操纵控制结构如图５所示，图中：
Ｋｃｃｏｌ和ＫＡ分别为横向杆到总距和横向杆到副翼的
操纵分配系数；Ｋｃｏｌ为总距杆到总距的操纵系数。

垂横向混合操纵模型控制旋翼总距及副翼，

旋翼总距表现为

θ０Ｌ ＝
θ０
Ｘ( )

ＣＯＬ

（ＸＣＯＬ）＋

　　 θ０
Ｘ( )

ＬＴ

（ＸＬＴ－ＸＬＴＮ ＋ＲＡＦＣＳ）

θ０Ｒ ＝
θ０
Ｘ( )

ＣＯＬ

ＸＣＯＬ－

　　 θ０
Ｘ( )

ＬＴ

（ＸＬＴ－ＸＬＴＮ ＋ＲＡＦＣＳ















 ）

（１９）

式中：θ０Ｌ、θ０Ｒ分别为左、右旋翼总距；ＸＣＯＬ、ＸＬＴ和
ＸＬＴＮ分别为总距杆、横向杆和横向杆中立点。

θ０／ＸＣＯＬ、θ０／ＸＬＴ分别为总距杆到总距作动器
的传动比及横向杆到总距作动器的传动比，两者

皆为短舱倾角的函数。

副翼偏转角 δａ（与图５变量一致）表现为

δａ ＝
δａ
Ｘ( )

ＬＴ

（ＸＬＴ－ＸＬＴＮ ＋ＲＡＦＣＳ） （２０）

式中：δａ／ＸＬＴ为横向杆到副翼的传动比，与短舱
倾转角有关；ＲＡＦＣＳ为横向通道自主飞行控制系

图 ５　总距杆与横向杆混合操纵结构

Ｆｉｇ．５　Ｍｉｘｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅｓｔｉｃｋａｎｄ

ｌａｔｅｒａｌｓｔｉｃｋ
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统输出量。

混合操纵模型根据短舱倾转角实时改变各操

纵机构的传动比，使倾转旋翼机在不同飞行状态

下能够进行合理且较优的操纵分配
［５］
。

１．４　模型验证
一个可信的飞行动力学模型是后续进行控制

系统设计的基石。为此，在不同短舱倾转角下，计

算了配平状态下的纵向杆操纵量、姿态角、旋翼需

用功率与旋翼桨根总距，同时与文献的理论数据

进行对比，从而验证模型的精确性
［２２］
。稳态验证

中旋翼机配置如下：

１）短舱倾转角为０°（直升机模式），襟／副翼
配置为４０°，发动机转速为５８９ｒ／ｍｉｎ。

２）短舱倾转角为 ３０°和 ６０°时，襟／副翼配置
为２０°，发动机转速为５８９ｒ／ｍｉｎ。

３）短舱倾转角为 ９０°时（飞机模式），襟／副
翼配置为０°，发动机转速为５１７ｒ／ｍｉｎ。

图６给出了小速度直升机模式下的稳态验证
结果，本文模型与文献［２２］的理论数据对比，趋
势基本一致，考虑机翼和平尾气动干扰模型后，与

文献［２２］理论数据更加吻合。在其他短舱倾转
角下图７～图９，旋翼桨根总距，需用功率，纵向杆
操纵量及姿态角的误差均在 ５％以内。据此，认
为建立的倾转旋翼机非线性六自由度动力学模型

具有高置信度，能够保证后续控制系统设计模型

的精确性。

图 ６　直升机模式稳态飞行验证

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｅａｄｙｆｌｉｇｈｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｍｏｄｅ

图 ７　短舱倾转角 ３０°下稳态飞行验证

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｅａｄｙｆｌｉｇｈｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｎａｃｅｌｌｅａｔ３０°ｔｉｌｔａｎｇｌｅ
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图 ８　短舱倾转角 ６０°下稳态飞行验证

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｅａｄｙｆｌｉｇｈｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｎａｃｅｌｌｅａｔ６０°ｔｉｌｔａｎｇｌｅ

图 ９　飞机模式稳态飞行验证

Ｆｉｇ．９　Ｓｔｅａｄｙｆｌｉｇｈｔｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｌａｎｅｍｏｄｅ

２　增益调度 ＬＱＲ控制律设计

２．１　控制体系结构与光滑切换控制策略
倾转旋翼机在动态倾转过程中，呈现如下特

性：倾转前期，加速前飞最有效的控制方式是短舱

倾转，但是当短舱倾转角过大时，单一采用直升机

模式控制律又无法实现理想的姿态及高度控制，

且通过短舱倾转的方式控制前飞速度的效率降

低。因此必须引入飞机模式控制律，在纵向与垂

向通道上进行变更，本文采用光滑切换控制策略

综合２套增益调度 ＬＱＲ控制器，实现整个动态倾
转过程的光滑过渡最优控制

［１８］
。根据研究对象

的如上特性，采用光滑切换控制策略在动态倾转

过程中综合２套控制器，２套 ＬＱＲ增益调度控制
器权重按短舱倾转角的三角函数规律进行设计。

如图１０所示，Ｗｐβｎ和 Ｗｈβｎ分别为直升机模式控制
器和飞机模式控制器输出权重。

１９１１
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图 １０　完整控制系统结构

Ｆｉｇ．１０　Ｏｖｅｒａｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

２．２　ＬＱＲ最优控制问题
线性二次型调节器（ＬＱＲ）或 Ｒｉｃｃａｔｉ控制器是

一种基于模型的反馈控制器，用于在有限或无限时

间范围内跟踪问题。通过求解线性二次最优控制问

题的相应Ｒｉｃｃａｔｉ方程，导出对应的反馈制律［２３２４］
。

考虑如下线性定常系统：

ｘ（ｔ）＝Ａｘ（ｔ）＋Ｂｕ（ｔ）
ｙ（ｔ）＝Ｃｘ（ｔ{ ）

（２１）

式中：ｘ（ｔ）为系统状态向量；ｕ（ｔ）为系统输入向
量；ｙ（ｔ）为系统输出向量；Ａ为系统状态矩阵；Ｂ
为系统控制矩阵；Ｃ为系统输出矩阵。

二次型性能指标形式如下：

Ｊ（ｕ（ｔ））＝ｍｉｎ∫
∞

０
（ｘ（ｔ）ＴＱｘ（ｔ）＋

　　ｕＴ（ｔ）Ｒｕ（ｔ））ｄｔ （２２）
式中：Ｑ为正半定状态加权矩阵；Ｒ为正定控制加
权矩阵。在这种形式下，ＬＱＲ是在系统（２１）满足
等式类型约束的前提下，使得性能指标 Ｊ极小的
控制律设计方法。本文通过求解矩阵 Ｒｉｃｃａｔｉ方
程（２３），得到最优反馈系数矩阵。
ＡＴＳ＋ＳＡ－ＳＢＲ－１ＢＴＳ＋Ｑ ＝０ （２３）
式中：Ｓ为正定对称方阵。

通过对矩阵Ｒｉｃｃａｔｉ方程（２３）进行求解，使得性
能指标Ｊ极小，最终可得如下形式的最优控制：
ｕ（ｔ）＝Ｋｘ（ｔ）

Ｋ ＝－Ｒ－１ＢＴＳ{ 
（２４）

式中：Ｓ为正定对称方阵，且满足矩阵 Ｒｉｃｃａｔｉ代
数方程；Ｋ为最优反馈系数矩阵。

２．３　直升机模式 ＬＱＲ增益调度控制律设计
为实现整个仿真过程中外回路速度跟踪控制

及高度控制，外回路被控对象选取为［ｕ　ｖ］，分
别为：体轴坐标系下侧向速度 ｖ，纵向速度 ｕ。中
间回路被控对象为［　θ　ψ］，分别为滚转角，俯
仰角，偏航角。在纵、横向模态上，外回路控制器

与中间回路控制器进行串联，而航向模态以

ＡＣＡＨ形式实现航向姿态保持。直升机模式增益
调度控制结构如图１１所示，其中内回路被控对象
为［ｐ　ｑ　ｒ　ｗ］，分别为体轴坐标系三轴姿态角
速率［ｐ　ｑ　ｒ］和体轴坐标系垂向速度 ｗ。内回
路控制律采用 ＬＱＲ最优控制设计方法，通过多状
态量反馈实现各通道间解耦，并采用增益调度方

法提高动态倾转过程中整个闭环系统性能，以达

过渡阶段的全局最优控制。内回路控制器与中间

回路控制器及气压高度保持模态进行串联，组成

整个直升机模式下的多模态，多回路分层控制律。

如图１１所示，直升机模式控制器的内环反馈
系数矩阵 Ｋ采用短舱倾转角 βｎ调度 Ｋ矩阵中对
角线元素的方法实时改变增益系数，以实现不同

倾转角下最优控制
［２５２７］

，图中 Ｋ１为内回路状态
量选择矩阵，Ｋ２为外回路状态量选择矩阵。各通
道增益调度系数与设计工作点如表２所示。

倾转旋翼机在动态倾转过程中，如果不施加

高度控制，高度变化会很大，且在倾转前期会发生

掉高，这在动态倾转过程中被认为是不安全的。

为此在整个控制系统中增加气压高度保持模态，

加强倾转旋翼飞行器全包线飞行中的高度控制。

２９１１
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图 １１　直升机模式增益调度控制结构

Ｆｉｇ．１１　Ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｍｏｄｅ

　　气压高度保持控制器，引入了地轴坐标系垂
向速度 ｗｅ和高度 ｈ两个输出量进行反馈，控制结
构如图 １２所示，图中 ｋ１和 ｋ２为比例积分增益
系数。

表 ２　直升机模式控制器增益调度表

Ｔａｂｌｅ２　Ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｔａｂｌｅｏｆｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

ｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

βｎ／（°） Ｋｐ Ｋｑ Ｋｗ Ｋｒ

０ １．０ １．０ １．０ １．０

３０ ０．３１５ ２．４３３ ０．２４１ ０．４９３

图 １２　高度保持模态

Ｆｉｇ．１２　Ｈｅｉｇｈｔｈｏｌｄｉｎｇｍｏｄｅ

２．４　飞机模式 ＬＱＲ增益调度控制律设计
根据飞机模式倾转旋翼机的飞行动力学特性，

选取的外回路控制对象为体轴坐标系速度［ｕ　ｖ］，
偏航角 ψ和高度 ｈ，其中高度保持控制器的输出
与俯仰控制器串联。飞机模式下，前飞速度由旋

翼总距控制，因此外环前向通道被控对象为体轴

坐标系速度 ｕ。而内回路 ＬＱＲ最优控制律设计
方法与直升机模式类似，内回路反馈系数矩阵 Ｋ
只针对三周姿态角进行设计

［２８３０］
。整个飞机模

式控制律结构如图 １３所示。增益调度系数与设
计工作点如表３所示。

２．５　全模式自主飞行控制仿真验证
为了验证控制系统的有效性，下面进行了从

直升机悬停状态到飞机模式巡航的自主控制飞行

仿真，仿真过程中短舱倾转路径均在 ＸＶ１５动态
倾转走廊内

［３１］
，短舱倾转规律根据文献［２］中

ＭＶ２２短舱控制旋钮进行设计。参考倾转旋翼机
的动态倾转走廊，设计了对应倾转走廊的中间路

径，加速度分别为 ０．２２ｇ，ｇ为重力加速度。整个
仿真过程如下：

１）直升机模式加速前飞。从初始悬停状态
开始，以０．２２ｇ的加速度加速前飞到３０ｍ／ｓ。

２）定倾转角速率倾转。直升机模式加速前
飞到３０ｍ／ｓ时，继续加速，此时短舱倾转角控制
器控制短舱开始倾转，倾转角速率逐渐增加，当倾

转角速率逐渐增加达到 ６（°）／ｓ时开始匀速倾
转，直到倾转完成。采用一阶惯性环节设计短舱

倾转控制器，发动机短舱控制器输出和转速变化

如图１４所示。
３）飞机模式巡航。倾转完成后，飞机以

７０ｍ／ｓ前飞速度定高巡航，整个仿真过程历时４５ｓ。
图１５和图１６分别给出了从直升机模式加速

前飞到倾转完成后定高巡航的各状态量实时仿真

结果及主要操纵面时间历程，下标 ｄ表示期望信
号。从结果上看：外回路速度跟踪性能良好，精确

跟随期望速度指令，高度变化在 ±０．５ｍ内。初
始时刻，飞机从悬停开始通过俯仰加速前飞，因此

俯仰角姿态会先较猛低头产生加速度，然后保持

进一步低头的趋势，直到速度为 ３０ｍ／ｓ。而增益
调度技术的引入，使得整个闭环系统性能更优，主

３９１１
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图 １３　飞机模式增益调度控制结构

Ｆｉｇ．１３　Ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｐｌａｎｅｍｏｄｅ

表 ３　飞机模式控制器增益调度表

Ｔａｂｌｅ３　Ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｔａｂｌｅｏｆｐｌａｎｅｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

βｎ／（°） Ｋｐ Ｋｑ Ｋｒ

９０ １．５ ８．０ ８．５

６０ １．６６ １５．１ １０

３０ ２．６６ ２５．３ １１．８

图 １４　发动机短舱倾转角与旋翼转速变化规律

Ｆｉｇ．１４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｌａｗｓｏｆｅｎｇｉｎｅｎａｃｅｌｌｅｔｉｌｔ

ａｎｇｌｅａｎｄｒｏｔｏｒｓｐｅｅｄ

要体现在机体姿态与操纵舵面平滑过渡，机体角

速率的柔和变化。

在前飞速度达到 ３０ｍ／ｓ时发动机短舱开始
倾转。此时处于倾转前期，光滑切换控制策略开

始综合２套控制器，但倾转前期直升机模式控制
器起主要控制作用。从仿真结果上分析：倾转初

期，旋翼拉力开始倾斜并提供前向拉力，初期旋翼

前倾产生的前向拉力不够，需要飞机短暂低头来

增加前飞速度，同时垂向拉力由于短舱倾转有所

减小，高度控制器会增加总距防止高度下降。总

距与短舱倾转角同步增加产生更大的前向拉力，

导致前向速度增加过快，速度回路控制器控制俯

仰姿态，让飞机抬头，防止速度增加过快，从而实现

稳定跟随期望前飞速度。图１５给出的各状态量时
间历程均符合倾转旋翼机的飞行动力学特性。

随着短舱倾转角逐渐增加，飞机模式控制器

逐渐起主导作用。结合舵面时间历程可以看出，

采用较少增益调度设计工作点，可以实现期望的

轨迹跟踪性能和姿态平滑控制，且没有出现高频、

高幅的俯仰角速率变化，作动器负荷较低且飞行

品质良好。整个动态倾转过渡过程，飞机纵向通

道主要由２套控制器的高度保持回路控制器与前
飞速度回路控制器共同控制。随着飞机模式控制

器权重增加，飞机逐渐开始通过俯仰控制高度，因

此高度和俯仰角在时间历程上会有对应的变化趋

势，最后倾转完成时趋于稳定。从控制效果上看，

前向速度和垂向高度偏差都控制在合理的范围

内，且俯仰角与高度变化均较为平缓。图１６给出
总距、升降舵及纵向周期变距的时间历程，各作动

器位置均在行程限制范围内且变化相对柔和、合

理。总的变化趋势与飞机各状态下的配平结果相

对应。

图１７给出了不带增益调度的传统 ＬＱＲ控制
系统在全模式仿真过程中纵向通道内俯仰角、俯

仰角速度及主要操纵舵面的时域历程，从传统ＬＱＲ

４９１１
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图 １５　全模式实时仿真结果

Ｆｉｇ．１５　Ｆｕｌｌｍｏｄｅｓｒｅａｌｔｉｍｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 １６　作动器时间历程

Ｆｉｇ．１６　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆａｃｔｕａｔｏｒｓ

控制系统的全模式仿真结果可以看出，动态倾转

中后期，俯仰呈现幅度较小的起伏变化，且俯仰角

速率及升降舵和纵向周期变距均存在幅度较小的

振荡。结合图 １５可以看出，与传统 ＬＱＲ控制器
相比，本文设计的增益调度 ＬＱＲ控制系统在动态
倾转过程中俯仰角速率和俯仰角变化更加光滑柔

和，且作动器信号无明显的颤抖，负荷更低，飞行

品质及操纵品质更好。

图１８和图１９分别给出了纵向通道内仿真结
果及作动器变化历程。为检验该综合控制体系结

图 １７　传统 ＬＱＲ控制体系全模式仿真结果

Ｆｉｇ．１７　Ｆｕｌｌｍｏｄｅｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ

ＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

构在全模式飞行过程中的鲁棒性，引入水平风速

为７．７ｍ／ｓ，强度等级为轻级 Ｄｒｙｄｅｎ大气紊流信
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图 １８　大气紊流环境下全模式实时仿真结果

Ｆｉｇ．１８　Ｆｕｌｌｍｏｄｅｓｒｅａｌｔｉｍｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

图 １９　大气紊流环境下作动器时间历程

Ｆｉｇ．１９　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆａｃｔｕａｔｏｒｓｉｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ

ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

号。如图２０所示，图中纵坐标分别为地轴坐标系
下的 Ｘ、Ｙ、Ｚ轴的紊流风速。在轻级大气紊流环
境中，该闭环系统具有良好的鲁棒稳定性，能够完

图 ２０　Ｄｒｙｄｅｎ大气紊流模型信号

Ｆｉｇ．２０　ＳｉｇｎａｌｓｏｆＤｒｙｄｅｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｍｏｄｅｌ

成动态倾转任务，并限制垂向高度变化 ΔＨ在
±０．７ｍ内。而前飞速度对期望指令的跟踪性能
良好且无明显波动，反映该控制系统性能较优。

在动态倾转过程中，系统内部参数随着短舱倾转

而发生变化，在存在外部扰动的情况下，该控制体

系能够适应系统变动力学特性带来的模型差异

性，以上结果总体反映该控制体系结构具备良好

的自适应能力及较优的鲁棒性。

综合以上分析，基于增益调度设计的最优控

制系统有良好的动态跟踪性能和自适应能力，能

够精确按照预定轨迹飞行，并保证倾转过程中俯

仰姿态平滑过渡，以及严格限制高度变化。在各

项指标良好的同时，作动器操纵负荷较低，角速率

变化柔和，认为本文设计的控制体系在整个动态

倾转过程中具有较优的系统性能。

３　结　论

１）基于增益调度的线性二次最优控制方法
与光滑切换控制策略相结合，在面对短舱倾转带

来的模型差异过程中以及存在外部扰动的情况

下，呈现出良好的自适应能力和鲁棒稳定性，适用

于一般倾转旋翼机的飞行控制任务。

２）基于增益调度的线性二次最优控制方法
与传统线性二次最优控制方法相比，在动态倾转

过程中，姿态角及姿态角速率变化更加光滑柔和，

且作动器负荷更低，能够实现整个过渡过程的较

优控制。

３）光滑切换控制与增益调度结合，能够减少
传统增益调度设计点的工作量，采用本文设计的

较少增益调度设计点在动态倾转过渡进行调度可

以达到理想的速度跟踪及高度控制效果，并实现

姿态的平稳过渡。

４）光滑切换控制策略与气压高度保持模态
结合，能实现精度较高的高度控制，且在动态倾转

过程中，依旧严格有效限制高度变化。
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ＡＩＡＡＩｎｆｏｔｅｃｈ＠ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００９．

［１９］ＣＨＥＮＲＴＮ．Ａｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｐｉｌｏｔｅｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ：ＮＡＳＡＮ７９２３９７７［Ｒ］．［Ｓ．

ｌ．］：ＡｍｅｓＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ，１９７９：２９．

［２０］ＧＡＯＮＫＡＲＧ，ＰＥＴＥＲＳＤ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｄｙｎａｍｉｃｉｎｆｌｏｗｍｏｄｅｌｉｎｇ

ｆｏｒｒｏｔｏｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｃ］∥２７ｔｈＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ

ＤｙｎａｍｉｃｓａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９８６．

［２１］ＣＡＲＬＳＯＮＥ，ＺＨＡＯＹ，ＣＨＥＮＲ．Ｏｐｔｉｍａｌｔｉｌｔｒｏｔｏｒｒｕｎｗａｙｏｐ

ｅｒａｔｉｏｎｓｉｎｏｎｅｅｎｇｉｎｅｉｎｏｐｅｒａｔｉｖｅ［Ｃ］∥Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，

ａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９９．

［２２］ＦＥＲＧＵＳＯＮＳＷ．Ｄｅｖｅｌｏｐｅｍｅｎｔａｎｄｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆａｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｆｏｒｇｅｎｅｒｉｃｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ：ＮＡＳＡＣＲ１６６５３７［Ｒ］．［Ｓ．ｌ．］：

ＡｍｅｓＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ，１９８９：２７６．

［２３］ＯＮＥＲＫＴ，ＣＥＴＩＮＳＯＹＥ，ＳＩＲＩＭＯＧＬＵＥ，ｅｔａｌ．ＬＱＲ ａｎｄ

ＳＭＣｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆａｎｅｗｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．Ｗｏｒｌｄ

ＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ＆Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，３（１０）：

３６７３７２．

［２４］ＫＵＤＩＮＯＶＹＩ，ＰＡＳＨＣＨＥＮＫＯＦＦ，ＫＥＬＩＮＡＡＹ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌ

ｙｓｉｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌｓｗｉｔｈｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌＬＱＲａｎｄｆｕｚｚｙ

ＬＱＲｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｄｉａＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０１９，１５０：

７３７７４２．

［２５］ＹＡＮＧＷ，ＨＡＭＭＯＵＤＩＭＮ，ＨＥＲＲＭＡＮＮＧ，ｅｔａｌ．Ｔｗｏｓｔａｔｅ

ｄｙｎａｍｉｃｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌａｐｐｌｉｅｄｔｏａｎＦ１６ａｉｒｃｒａｆｔｍｏｄ

ｅｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｎＬｉｎｅａｒＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１２，４７

（１０）：１１１６１１２３．

［２６］ＲＡＶＡＮＢＯＤＬ，ＮＯＬＬＤ．Ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｅｄｔｗｏｌｏｏｐａｕｔｏｐｉｌｏｔｆｏｒ

ａｎａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃＳｙｓｔｅｍｓＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１２，４５（１３）：７７２７７７．

［２７］ＹＵＥＴ，ＷＡＮＧＬ，ＡＩＪ．ＧａｉｎｓｅｌｆｓｃｈｅｄｕｌｅｄＨ∞ ｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ

ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｉｎｔｈｅｗｉｎｇｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎａｎ

ＬＰＶｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，２６（４）：

９０９９１７．

［２８］蔡系海，付荣，曾建平．倾转旋翼机模态转换的鲁棒 Ｈ∞增

益调度控制［Ｊ］．厦门大学学报（自然科学版），２０１６，５５

（３）：３８２３８９．

ＣＡＩＸＨ，ＦＵＲ，ＺＥＮＧＪＰ．ＲｏｂｕｓｔＨ∞ ｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒｍｏｄｅｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＸｉａｍｅｎ

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ），２０１６，５５（３）：３８２３８９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２９］ＳＡＴＯＭ，ＭＵＲＡＯＫＡＫ．Ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎａｎｄｄｅｍｏｎ

ｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｑｕａｄｔｉｌｔｗｉｎｇｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１５，３８（６）：１０７１１０８２．

［３０］ＨＥＲＮＡＮＤＥＺＧＡＲＣＩＡＲＧ，ＲＯＤＲＩＧＵＥＺＣＯＲＴＥＳＨ．Ｔｒａｎ

ｓｉｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｃｙｃｌｉｃｔｉｌｔｒｏｔｏｒｕａｖｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｇａｉｎ

ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｃ］∥２０１５ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＵｎ

ｍａｎｎｅｄＡｉｒｃｒａｆｔＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＣＵＡＳ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１５：９５１９５６．

［３１］ＨＵＡＮＧＺＨＯＮＧＰ，ＺＩＹＡＮＧＺ，ＣＨＥＮＧ．Ｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔａｔｔｉ

ｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌｉｎｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｂａｓｅｄｏｎｏｐｔｉｍａｌｐｒｅｖｉｅｗｃｏｎ

ｔｒｏｌ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ２０１４ＩＥＥＥＣｈｉｎｅｓｅＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｎａｖｉ

ｇａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：

１５４４１５４８．

Ｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｇａｉｎ
ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇａｎｄｓｍｏｏｔｈｓｗｉｔｃｈｉｎｇ

ＹＵＸｉｎ，ＣＨＥＮＲｅｎｌｉａｎｇ

（ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｏｔｏｒｃｒａｆｔＡｅｒｏｍｅｃｈａｎｉｃｓ，ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｃａｕｓｅｄｂｙｖａｒｉａｂｌｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎｃｏｎ
ｖｅｒｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒｏｆｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｎｔｈｅｓｉｓａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｔｈａｔｃｏｍｂｉｎｅｓｌｉｎｅａｒｑｕａｄｒａｔｉｃｏｐｔｉｍａｌ
ｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎＧａｉｎＳｃｈｅｄｕｌｉｎｇ（ＧＳ）ａｎｄｓｍｏｏｔｈｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｒｅａｌｉｚｅｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍａｌｃｏｎ
ｔｒｏｌｉｎｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ．Ｔｈｉｓｃｏｎｔｒｏｌｓｙｎｔｈｅｓｉｓｍｅｔｈｏｄａｌｌｅｖｉａｔｅｓｔｈｅｌｏａｄｏｆｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ
ｗｈｉｌｅｇｕａｒａｎｔｅｅｉｎｇｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｅｘ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｏｆｔｉｌｔｒｏ
ｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｗａｓｏｖｅｒｃｏｍｅｂｙｍｉｘｅｄｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｎ，ａｌｉｎｅａｒ
ｑｕａｄｒａｔｉｃｏｐｔｉｍａｌｍｕｌｔｉｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｏｎｇａｉｎｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄｔｗｏｓｅｔｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓｗｅｒｅ
ｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｄｂｙｕｓｉｎｇｓｍｏｏｔｈｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｓｍｏｏｔｈｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｉｎｔｈｅｃｏｎｖｅｒ
ｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｆｕｌｌｍｏｄｅｓａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ，ｗｈｉｃｈｈａｄｔｈｅｄｅｓｉｒｅｄ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆｔｈｅｍｉｄｄｌｅｔｉｌｔｉｎｇｃｏｒｒｉｄｏｒ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｈａｓｓｔｒｏｎｇｒｏｂｕｓｔ
ｎｅｓｓａｎｄｂｅｔｔｅｒｓｙｓｔｅｍｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｉｌｔｒｏｔｏｒａｉｒｃｒａｆｔ；ｌｉｎｅａｒｑｕａｄｒａｔｉｃｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ；ＧａｉｎＳｃｈｅｄｕｌｉｎｇ（ＧＳ）；ｓｍｏｏｔｈｓｗｉｔｃｈｉｎｇ
ｃｏｎｔｒｏｌ；ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｍａｎｅｕｖｅｒｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００５０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７０２０９：５３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７０１．１６１４．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１６７２１２８）；ＰｒｉｏｒｉｔｙＡｃａｄｅｍｉｃＰｒｏｇｒａｍＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＪｉａｎｇｓｕＨｉｇｈｅｒＥｄｕ

ｃａｔｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｓ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｒｌａｅ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于加权全变差最小化的中子外部 ＣＴ重建算法
林强１，杨民１，，张晓敏１，唐彬２，刘斌２

（１．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；

２．中国工程物理研究院 核物理与化学研究所，绵阳 ６２１９００）

　　摘　　　要：针对中子外部 ＣＴ检测需求，提出了基于加权方向全变差（ＷＤＴＶ）最小化的
中子外部 ＣＴ重建算法。首先，利用平行束数据对称性原理将正弦图中旋转中心另一侧缺失
的投影数据进行补充；其次，采用传统 ＦＢＰ算法进行了外部 ＣＴ扫描模式下的 ＣＴ重建。为了
抑制传统 ＦＢＰ、ＳＡＲＴ算法重建图像中径向边缘伪影，采用 ＷＤＴＶ算法计算沿径向和周向方向
的局部方向差分并作加权和。另外，在重建模型的 ＷＤＴＶ项中引入 ２个权重参数以控制径向
边缘和切向边缘的不同响应强度。最后，采用所提算法研究了重建图像质量与投影数据量的

关系。计算机仿真和真实冷中子实验表明：基于 ＷＤＴＶ最小化的中子外部 ＣＴ重建算法能够
有效抑制径向边缘伪影，获得高质量重建图像。

关　键　词：成像系统；中子断层成像；外部ＣＴ扫描；加权方向全变差（ＷＤＴＶ）；迭代重建
中图分类号：ＴＰ３９１．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１１９９１１

　　近年来，中子成像作为一种重要的无损检测
技术，在航空航天、材料学、核物理学、地质学、生

物医学、电子、考古等领域的无损检测中发挥着越

来越重要的作用
［１４］
。中子与物质作用机理有别

于 Ｘ射线，Ｘ射线光子作用于物质原子核外电
子，其作用截面与核素的原子序数有确定的函数

关系。而中子则不同，其与物质原子轨道电子作

用的概率远小于与原子核相互作用的概率，从而

导致中子散射截面大小与原子序数无关，同一能

量中子对不同核素的散射截面也存在较大的差

异
［５］
。正是由于这一优点，使得中子照相在检测

含氢材料、重金属组件中的低密度材料、复合材

料、放射性材料、原子序数相近的核素材料及某些

同位素材料的宏观分布等方面成为 Ｘ射线及其
他无损检测技术的有益补充。

中子束 ＣＴ检测中，外部问题是常见的不完

备数据问题。外部 ＣＴ扫描时，样品在 ２π角度旋
转过程中，射线束与探测器构成的透照场仅覆盖

了样品的外部区域，感兴趣重构区域为透照场扫

过的环形区
［６７］
。外部 ＣＴ扫描过程中，探测器仅

接收穿过被检对象外部轮廓的投影数据。被检样

品外部轮廓区域 ＣＴ图像由专用的重建算法得
到。因此外部 ＣＴ是大尺寸筒状物体断层成像的
重要方法，也是 ＣＴ成像技术的重要分支［８１０］

。

外重建问题的应用与研究开始于医学 ＣＴ领
域，用于实现对心脏外围组织的重建，以减小辐照

区域、辐照剂量和心脏跳动带来的伪影
［１１］
。现

在，外部 ＣＴ已在工业 ＣＴ无损检测中发挥着重要
作用

［１２］
。如被检测样品太大，无法用传统的 ＣＴ

扫描仪覆盖；样品的中心太厚，中子射线无法穿透

被检样品；管状构件检测过程中管道中流动的液

体会在重建图像中产生运动伪影。在这些情况

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106012&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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时，外部 ＣＴ具有其他方法无可比拟的优点。
现有的外重建算法主要有奇异值分解（Ｓｉｎｇｕｌａｒ

ＶａｌｕｅＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＳＶＤ）法、ＬＴ（ＬａｍｂｄａＴｏｍｏ
ｇｒａｐｈｙ）法和迭代法。Ｃｏｒｍａｃｋ［１３］设计并提出了外
部问题的反演公式。Ｑｕｉｎｔｏ［１４１６］开发了一种 ＳＶＤ
算法求解外部问题。ＳＶＤ算法是通过构造正交
基将待重建图像进行正交分解，利用已知投影和

先验信息分别重建出相互正交的零空间及其正交

补空间，最后将二者合成为最终的重建结果
［１７］
。

ＬＴ算法属于局部成像算法的一种，将偏微分方程
中的 Λ算子引入到 ＣＴ成像中，通过求解密度函
数的 Λ相关函数以重建出 Λｆ的分布图像，而非
传统的 ＣＴ值［１８］

；Ｑｕｉｎｔｏ［１１］对 ＬＴ算法进行了改
进，利用有界外推的方法对缺失数据进行补偿，将

重建算法应用于航空航天领域关键零部件的层析

检测，获得了火箭发动机模型的外部重建结果。

迭代重建算法是一种较早得到工程应用的重建算

法，该类算法对投影数据的要求变小，将待重建图

像的先验信息转化为约束条件或优化准则，将 ＣＴ
重建问题转化为求解具有约束条件的优化问题，

通过迭代方法获得逼近理想图像的最优解
［１９］
。

ＴＶＭ（ＴｏｔａｌＶａｒｉａｔｉｏｎＭｉｎｉｍｉｚａｔｉｏｎ）类算法将重建
图像的梯度图像具有稀疏性的先验信息加入到重

建模型中进行 ＣＴ重建，被认为是解决外重建问
题的有效方法

［２０］
；Ｚｅｎｇ等［２１］

针对外部问题提出

了一种子区域平均 ＴＶＭＰＯＣＳ（ＳＡＴＶＭＰＯＣＳ）
算法，计算机仿真结果验证了算法的有效性。

Ｇｕｏ和 Ｚｅｎｇ［２２］在 ＴＶＭ重建算法框架中加入 ＲＳＦ
（ＲｅｇｉｏｎＳｃａｌａｂｌｅＦｉｔｔｉｎｇ）模型，所提出方法能够有
效地抑制重建图像渐变伪影（ＧｒａｄｕａｌｌｙＣｈａｎｇｅｄ
Ａｒｔｉｆａｃｔｓ）和硬化伪影（ＢｅａｍＨａｒｄｅｎｉｎｇＡｒｔｉｆａｃｔｓ）。
Ｇｕｏ等［２３］

分析了外部 ＣＴ重建图像伪影特点，提
出了加权方向全变差（ＷＤＴＶ）正则化模型以减少
重建图像中与径向相切边缘附近的伪影。计算机

仿真结果和齿轮样品实验结果证明，基于 ＷＤＴＶ
的正则化模型更适合外部问题。然而上述重建算

法是基于 Ｘ射线扇束、锥束、螺旋 ＣＴ扫描场景而
设计的，本文根据平行中子束外部ＣＴ检测需求，设
计了外部 ＣＴ扫描重建算法，实现了被检样品的外
部 ＣＴ检测。

１　传统 ＦＢＰ解析重建与 ＳＡＲＴ迭
代重建

　　中子外部 ＣＴ扫描原理如图 １所示。为验证
不同重建算法对于平行束外部问题的重建质量，

设计了如图 ２所示模拟外部 ＣＴ扫描模体，该模

拟模体包含了不同灰度圆孔、不同方向方孔以及

横向与纵向的线状结构。模体各结构的具体尺寸

如图 ２所示。计算机模拟中外部 ＣＴ扫描参数如
表 １所示，ＣＴ扫描示意以及投影正弦图如
图３（ａ）、图３（ｂ）所示。从图 ３（ｂ）正弦图中，可
以清楚地发现正弦图左侧没有发生截断，而正弦

图右侧数据发生明显截断，模拟模体的大小为

５１２×５１２，而正弦图的宽度为 １２８，缺失了被扫描
样品１２９～５１２列的投影数据，投影数据严重缺失。

ＦＢＰ算法重建时需要完整的正弦图数据。为
了实现 ＦＢＰ重建，首先利用平行束数据对称性原
理将正弦图右侧的投影数据进行补充，随后采用

ＦＢＰ算法进行 ＣＴ重建。平行束数据对称性原理

图 １　中子外部 ＣＴ扫描原理

Ｆｉｇ．１　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｎｅｕｔｒｏｎｅｘｔｅｒｉｏｒＣＴｓｃａｎｎｉｎｇ

图 ２　外部 ＣＴ扫描模体

Ｆｉｇ．２　ＳａｍｐｌｅｏｆｅｘｔｅｒｉｏｒＣＴｓｃａｎｎｉｎｇ

表 １　外部 ＣＴ扫描参数

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘｔｅｒｉｏｒＣＴｓｃａｎｎｉｎｇ

ＣＴ

模式

探元

尺寸

像素

数量

角度

范围

投影

数量

模体

大小

平行束 １像素 １２８像素 ０°～３６０° ７２０ ５１２像素×５１２像素

００２１
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图 ３　模体外部 ＣＴ扫描示意

Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｔｅｒｉｏｒＣＴｓｃａｎｎｉｎｇｏｆｓａｍｐｌｅ

可以表示为

ｐ（ｔ，θ＋π）＝ｐ（－ｔ，θ） （１）
式中：ｔ为探测器单元坐标；θ为投影角度；ｐ为投
影值。补充后的投影正弦图如图４（ａ）所示，通过
ＦＢＰ重建算法，得到模拟模体的重建图像如
图４（ｂ）所示。可以看出重建图像中存在着严重
的结构缺失状伪影，与圆周周向相切的边缘重建

较为清晰，而与径向相切的边缘被伪影扭曲。

与解析重建算法相比，迭代重建算法对投影

数据的要求变小，在每次迭代重建的基础上可加

入不同的先验知识、约束条件，因而迭代重建算法

更加适合投影数据不完备情况下的 ＣＴ重建。为
此将 ＳＡＲＴ迭代重建算法作为外重建算法的保真
项，利用 ＳＡＲＴ具有较好抗噪声性能与边缘保持
性能的优势，结合不同的正则项约束准则，实现中

子外部 ＣＴ扫描数据的重建。ＳＡＲＴ迭代重建算
法如下

［２４］
：

ｆ（ｋ＋１）ｊ ＝ｆ（ｋ）ｊ ＋λ（ｋ）∑
ｉ∈Ｉθ

ａｉｊ
ｐｉ－∑

Ｍ

ｍ＝１
ａｉｍｆｍ

∑
Ｍ

ｍ＝１
ａ









ｉｍ

∑
ｉ∈Ｉθ

ａｉｊ

（２）

图 ４　模体 ＦＢＰ算法重建图像

Ｆｉｇ．４　ＲｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｉｍａｇｅｏｆｓａｍｐｌｅｂｙＦＢＰａｌｇｏｒｉｔｈｍ

式中：ｆｊ为待重建图像像素值；ｋ为 ＳＡＲＴ算法迭
代次数；Ｉθ为一个投影角度下的投影索引集合；ａｉｊ
为系统矩阵的一个元素，代表第 ｉ条射线所在直
线穿过重建像素 ｊ的长度，１≤ｉ≤Ｎ，１≤ｊ≤Ｍ，Ｎ
为投影点的总数量，即正弦图中像素点的总数，Ｍ
为待重建图像像素点的总数；λ（０＜λ＜２）为松弛
因子；ｐｉ为第 ｉ条射线实际投影值。对每条射线
ｉ，由前一次迭代得到的重建图像计算出衰减系数

在射线 ｉ上的积分值∑
Ｍ

ｍ＝１
ａｉｍｆｍ，从而求得与实际投

影值ｐｉ的误差，然后将此误差按照权重 ａｉｊ ∑
Ｍ

ｍ＝１
ａｉｍ

对投影线上的每个像素值进行修正，ａｉｍ为系统矩阵，
ｆｍ为待重建图像像素值。ＳＡＲＴ迭代重建算法投影
数据访问顺序默认为顺序访问，即按照ＣＴ扫描的实
际顺序，从第１个投影顺序访问至最后１个投影。

２　加权方向全变差最小化重建算法

由于外部 ＣＴ扫描投影数据严重缺失，传统
ＦＢＰ算法重建图像表现出严重的结构缺失状伪
影。为了保留重建图像圆周方向与径向方向边缘

细节，研究采用一种加权方向全变差（Ｗｅｉｇｈｔｅｄ
ＤｉｒｅｃｔｉｏｎａｌＴｏｔａｌＶａｒｉａｔｉｏｎ，ＷＤＴＶ）最小化模型进
行 ＣＴ重建。该模型计算沿重建图像圆周方向和
径向方向全变差的加权和。然后采用 ＳＡＲＴ
ＷＤＴＶ算法寻找具有最小 ＷＤＴＶ的求解方案，在
减小图像伪影的同时保持图像边缘细节信息，提

升重建图像质量
［２３］
。

２．１　基于全变差最小化的重建模型
图像重建模型可以通过式（３）所示离散线性

方程近似。

Ａｆ＝ｐ （３）
式中：ｆ∈ＲＭ为待重建图像；ｐ∈ＲＮ为投影数据；
Ａ∈ＲＮ×Ｍ表示计算射线和重建像素之间的交叉长
度所得的系统矩阵。对于全变差（ＴｏｔａｌＶａｒｉａｔｉｏｎ，
ＴＶ）的计算，使用双下标表示 ２Ｄ离散图像。设
ｆｉ，ｊ表示图像（ｉ，ｊ）坐标处的像素值。待重建图像 ｆ
的 ＴＶ可以表示为图像梯度幅度的 ｌ１范数。

ｆｉ，ｊ ＧＤ ＝ （Ｄ１ｆｉ，ｊ）
２＋（Ｄ２ｆｉ，ｊ）槡

２

ｆＴＶ ＝∑
ｉ，ｊ
ｆｉ，ｊ

{
ＧＤ

（４）

式中：ｆｉ，ｊ ＧＤ为 ｆｉ，ｊ处的梯度幅度；ｆＴＶ为重建图

像的 ＴＶ；Ｄ１和 Ｄ２为离散的水平和垂直差分算
子，其计算公式为

Ｄ１ｆｉ，ｊ＝ｆｉ，ｊ－ｆｉ－１，ｊ
Ｄ２ｆｉ，ｊ＝ｆｉ，ｊ－ｆｉ，ｊ－

{
１

（５）
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基于 ＴＶ最小化的重建模型可以表示为对
式（６）所示优化问题的求解过程：
ｍｉｎ
ｆ
ｆＴＶ

　　ｓ．ｔ．　Ａｆ＝ｐ，ｆ≥０ （６）
基于 ＴＶ最小化的重建算法能够保留重建图

像细节并减少由于投影数据缺失导致的重建伪

影。但对于如图 １所示外部重建问题，待重建点
投影数据量随像素的位置而变化导致重建图像伪

影具有各向异性。这意味着基于各向同性的 ＴＶ
最小化重建算法重建效果提升有限。因此针对外

部 ＣＴ图像伪影特点，本文设计了基于加权方向
全变差最小化重建算法实现了中子外部扫描数据

的 ＣＴ重建。
２．２　局部方向梯度

对于单位向量 α和离散图像 ｆｉ，ｊ，

Δ

αｆｉ，ｊ为 ｆｉ，ｊ
沿向量 α方向局部梯度，可以写为

Δ

αｆｉ，ｊ＝（

Δ

ｆｉ，ｊ·α）α≈ Ｄα（ｆｉ，ｊ）α （７）
式中：

Δ

ｆｉ，ｊ为ｆｉ，ｊ处的梯度向量；Ｄα（ｆｉ，ｊ）为 ｆｉ，ｊ沿 α
方向的局部差分。通过线性插值方法计算离散局

部差分 Ｄα（ｆｉ，ｊ）。
待重建图像如图５（ａ）［２３］所示，Ｏ点为重建图

像中心点，γｉ，ｊ为 Ｏ点和像素 ｆｉ，ｊ点连线与 ｉ轴之间
的角度。像素 ｆｉ，ｊ的径向和周向分别用箭头标出。

即 （ｃｏｓγｉ，ｊ，ｓｉｎγｉ，ｊ）是径向 (， ｃｏｓ（γｉ，ｊ ＋π／２），

ｓｉｎ（γｉ，ｊ＋π／２ )） 是法向。这２个方向构成局部正

交坐标系。如图 ５（ｂ）［２３］所示，角 β是与 γｉ，ｊ相等
的角度，对于给定的单位向量 α＝（ｃｏｓβ，ｓｉｎβ），
在像素 ｆｉ，ｊ处沿 α方向的局部方向差分算子 Ｄα可
以写为

图 ５　局部方向差分计算方法［２３］

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｌｏｃａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ［２３］

Ｄα（ｆｉ，ｊ）＝
ｆα －ｆｉ，ｊ
ρα

（８）

式中：ｆα为 ｆｉ，ｊ的相邻网格（图 ５（ｂ）中的虚线方

框）和从起点 ｆｉ，ｊ并沿 α方向（图５（ｂ）中箭头所示

方向）直线的交点；ρα为 ｆα和 ｆｉ，ｊ之间的距离，ｆα
的灰度值采用线性插值计算。对于给定像素 ｆｉ，ｊ
和单位向量 α＝（ｃｏｓβ，ｓｉｎβ），由于 β代表不同

角度范围，局部差分 Ｄα（ｆｉ，ｊ）具有不同的形式。本

文中，设置相邻像素之间的距离为１，即 ｆｉ，ｊ和 ｆｉ＋１，ｊ
之间的距离为 １。对于 ０＜β≤π／４，Ｄα（ｆｉ，ｊ）可以

计算为
［２３］

Ｄα（ｆｉ，ｊ）＝
ｆα －ｆｉ，ｊ
ρα

＝

　　
［ｔａｎβ·ｆｉ＋１，ｊ＋１＋（１－ｔａｎβ）ｆｉ＋１，ｊ］－ｆｉ，ｊ

１
ｃｏｓβ

＝

　　（ｃｏｓβ－ｓｉｎβ）ｆｉ＋１，ｊ＋ｓｉｎβ·ｆｉ＋１，ｊ＋１－

　　ｃｏｓβ·ｆｉ，ｊ （９）

类似的计算过程可用于其他情况，可以

得到
［２３］

Ｄα（ｆｉ，ｊ）＝

（ｃｏｓβ－ｓｉｎβ）ｆｉ＋１，ｊ＋ｓｉｎβ·ｆｉ＋１，ｊ＋１－ｃｏｓβ·ｆｉ，ｊ 　　０＜β≤ π
４

（ｓｉｎβ－ｃｏｓβ）ｆｉ，ｊ＋１＋ｃｏｓβ·ｆｉ＋１，ｊ＋１－ｓｉｎβ·ｆｉ，ｊ 　 π
４
＜β≤ π

２

（ｓｉｎβ＋ｃｏｓβ）ｆｉ，ｊ＋１－ｃｏｓβ·ｆｉ－１，ｊ＋１－ｓｉｎβ·ｆｉ，ｊ 　 π
２
＜β≤ ３π４

（－ｓｉｎβ－ｃｏｓβ）ｆｉ－１，ｊ＋ｓｉｎβ·ｆｉ－１，ｊ＋１＋ｃｏｓβ·ｆｉ，ｊ 　
３π
４
＜β≤ π

（ｓｉｎβ－ｃｏｓβ）ｆｉ－１，ｊ－ｓｉｎβ·ｆｉ－１，ｊ－１＋ｃｏｓβ·ｆｉ，ｊ 　　π＜β≤ ５π４

（ｃｏｓβ－ｓｉｎβ）ｆｉ，ｊ－１－ｃｏｓβ·ｆｉ－１，ｊ－１＋ｓｉｎβ·ｆｉ，ｊ 　 ５π
４
＜β≤ ３π２

（－ｃｏｓβ－ｓｉｎβ）ｆｉ，ｊ－１＋ｃｏｓβ·ｆｉ＋１，ｊ－１＋ｓｉｎβ·ｆｉ，ｊ 　
３π
２
＜β≤ ７π４

（ｃｏｓβ＋ｓｉｎβ）ｆｉ＋１，ｊ－ｓｉｎβ·ｆｉ＋１，ｊ－１－ｃｏｓβ·ｆｉ，ｊ 　 ７π
４
＜β≤２

























 π

（１０）
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　第 ６期 林强，等：基于加权全变差最小化的中子外部 ＣＴ重建算法

２．３　基于加权方向全变差最小化的重建模型
外部 ＣＴ重建时，由于缺失与径向相切的投

影数据，导致重建图像中与径向相切的边缘被伪

影扭曲。相反，因为可以采集沿周向方向的投影

数据，使得与周向方向相切的边缘更容易重建。

为了减少伪影并保留径向边缘，在传统 ＴＶ算法
中选择径向和周向方向而不是 ｘ方向（横向）和 ｙ
方向（纵向）计算总差分。 ｆｒＴＶ和 ｆｔＴＶ分别为

沿径向和周向方向的局 部 差 分 的 ｌ１ 范 数；
ｆｉ，ｊ ＷＤＧＭ为 ｆｉ，ｊ处的加权梯度幅度； ｆＷＤＴＶ为

ｆｒＴＶ和 ｆｔＴＶ加权和。如图 ５（ａ）所示，γｉ，ｊ为 Ｏ
点和像素 ｆｉ，ｊ点连线与 ｉ轴之间的角度，并设
αｉ，ｊ＝γｉ，ｊ＋π／２，则

ｆｒＴＶ ＝∑
ｉ，ｊ
Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｔＴＶ ＝∑
ｉ，ｊ
Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｉ，ｊ ＷＤＧＭ ＝ｗ１ Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ） ＋ｗ２ Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆＷＤＴＶ ＝ｗ１ ｆｒＴＶ ＋ｗ２ ｆｔＴＶ ＝∑
ｉ，ｊ
ｆｉ，ｊ















ＷＤＧＭ

（１１）
式中：Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）为 ｆｉ，ｊ处沿径向方向局部差分；

Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）为 ｆｉ，ｊ处 沿 周 向 方 向 的 局 部 差 分。

Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）和 Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）可以通过式（１０）计算。值得

注意的是，径向和周向方向随着不同的像素而变

化。 ｆＷＤＴＶ对于分段恒定图像应该具有较小的

值；ｗ１和 ｗ２分别为沿径向和周向方向局部差分
的权值。因此 ｆＷＤＴＶ不仅描述了图像梯度幅度

的稀疏性，还突出了图像全变差沿径向和周向方

向的不同的权重。基于 ＷＤＴＶ最小化的重建模
型可以写为

［２３］

ｍｉｎ
ｆ
ｆＷＤＴＶ

　　ｓ．ｔ．　 Ａｆ－ｐ２ ＜ε，ｆ≥０ （１２）

式中：ε为数据不一致性的上限，数据不一致性可
能是由噪声、散射、波束硬化等引起的。

２．４　ＳＡＲＴＷＤＴＶ重建算法
在重建策略上，采用 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法求解

最优化问题（１２）。在 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法每次迭
代中，分别执行 ＰＯＣＳ步骤和 ＷＤＴＶ最小化步骤
以寻找最优的求解结果。在 ＰＯＣＳ步骤中，执行
ＳＡＲＴ算法更新重建图像，并采用非负约束修正
ＳＡＲＴ算法重建结果。在 ＷＤＴＶ最小化步骤中，
采用梯度下降法实现 ＷＤＴＶ最小化过程。在该步
骤中，最重要的是计算 ＷＤＴＶ关于每个像素点的
偏导数。假设当前遍历像素为 ｆｉ，ｊ，并且 ０＜γｉ，ｊ≤
π／４则 π／２＜αｉ，ｊ≤３π／４。根据式 （１０）可以

得到
［２３］

Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｉ，ｊ
≈
－Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）·ｃｏｓγｉ，ｊ

（Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ））
２＋

槡 ξ

Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｉ＋１，ｊ
≈
Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）（ｃｏｓγｉ，ｊ－ｓｉｎγｉ，ｊ）

（Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ））
２＋

槡 ξ

Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｉ＋１，ｊ＋１
≈
Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）·ｓｉｎγｉ，ｊ

（Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ））
２＋

槡

















ξ

（１３）

Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）
ｆｉ，ｊ

≈
－Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）·ｓｉｎαｉ，ｊ

（Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ））
２＋槡 ξ

Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）
ｆｉ，ｊ＋１

≈
Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）（ｓｉｎαｉ，ｊ＋ｃｏｓαｉ，ｊ）

（Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ））
２＋槡 ξ

Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）
ｆｉ－１，ｊ＋１

≈
－Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）·ｃｏｓαｉ，ｊ

（Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ））
２＋槡

















ξ

（１４）
式中：ξ为一个小的正数并设置为 ξ＝１×１０－８。

设 ｖ１、ｖ２为与待重建图像 ｆ具有相同尺寸的
矩阵，分量 ｖ１ｉ，ｊ为所有沿径向方向的离散方向差分

对 ｆｉ，ｊ的偏导数，分量 ｖ
２
ｉ，ｊ为所有沿周向方向的离

散方向差分对 ｆｉ，ｊ的偏导数。使用式 （１５）和

式（１６）［２３］更新 ｖ１和 ｖ２。对于 γｉ，ｊ的其他角度范
围，执行类似式（１３）～式（１６）的计算过程。在遍
历所有像素之后获得偏导数 ｖ１和 ｖ２，然后使用梯
度下降算法更新重建图像。因此 ＳＡＲＴＷＤＴＶ重
建算法伪代码如算法１所示。

ｖ１ｉ，ｊ＝ｖ
１
ｉ，ｊ＋

Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｉ，ｊ

ｖ１ｉ＋１，ｊ＝ｖ
１
ｉ＋１，ｊ＋

Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｉ＋１，ｊ

ｖ１ｉ＋１，ｊ＋１ ＝ｖ
１
ｉ＋１，ｊ＋１＋

Ｄγｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）

ｆｉ＋１，ｊ＋















１

（１５）

ｖ２ｉ，ｊ＝ｖ
２
ｉ，ｊ＋

Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）
ｆｉ，ｊ

ｖ２ｉ，ｊ＋１ ＝ｖ
２
ｉ，ｊ＋１＋

Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）
ｆｉ，ｊ＋１

ｖ２ｉ－１，ｊ＋１ ＝ｖ
２
ｉ－１，ｊ＋１＋

Ｄαｉ，ｊ（ｆｉ，ｊ）
ｆｉ－１，ｊ＋















１

（１６）

在重建算法伪代码中，λ为 ＳＡＲＴ算法的松
弛因子；Ｎｉｔｅｒ为总迭代数；Ｎｗｄｔｖ为 ＷＤＴＶ最小化步
骤中的迭代次数；γ为梯度下降法的步长，太大的
γ会破坏数据的一致性，使得重建图像变得均匀，

３０２１
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太小的 γ会削弱 ｆＷＤＴＶ效果，重建图像中结构缺

失状伪影得不到有效校正。Ｎｗｄｔｖ和 γ应该一起调
整以获得更好的效果。

算法１　ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法。
１．初始化：λ，γ，Ｎｉｔｅｒ，Ｎｗｄｔｖ，ｗ１，ｗ２以及ｆ

０＝０。
２．主循环：
３．ｆｏｒｒ＝１：Ｎｉｔｅｒｄｏ
４．ＰＯＣＳ步骤：
５．ＳＡＲＴ更新：按ＳＡＲＴ公式更新重建图像ｆｒ。

６．正值约束：ｆｒｊ＝
ｆｒｊ ｆ

ｒ
ｊ≥０

０ ｆｒｊ＜{ ０
，　ｊ＝１，２，…，

Ｍ。
７．ＷＤＴＶ最小化：
８．ｄ＝ ｆｒ－１－ｆｒ ２，ｆ

ｒ，０＝ｆｒ

９．ｆｏｒｌ＝１：Ｎｗｄｔｖｄｏ
１０．ｆｏｒｉ，ｊｄｏ
１１．ｖ１＝ｖ２＝０
１２．判断 γｉ，ｊ所在的范围。

１３．通过式（１５）和式（１６）计算 ｖ１和 ｖ２。
１４．ｅｎｄｆｏｒ
１５．ｖ＝ｗ１·ｖ

１＋ｗ２·ｖ
２

１６．ｖ＝ｖ／ｖ２

１７．ｆｒ，ｌ＝ｆｒ，ｌ－１－γ·ｄ·ｖ
１８．ｅｎｄｆｏｒ
１９．图像更新：
２０．ｆｒ＝ｆｒ，ｌ

２１．ｅｎｄｆｏｒ
２２．输出 ｆｒ。

３　实验验证
３．１　模拟数据实验验证

在本节中，利用设计的模拟模体验证算法的

稳定性与有效性。当 ＣＴ扫描条件设置如表 １所
示，采用 ＳＡＲＴ、ＳＡＲＴＴＶ［２０］和 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法
对得到的外部 ＣＴ扫描数据（见图 ３（ｂ））进行 ＣＴ

重建。设置 ＳＡＲＴ、ＳＡＲＴＴＶ和 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算
法的 λ＝０．０５。设置 ＳＡＲＴＴＶ算法的 ＴＶ最小化
参数 γ＝０．２、Ｎｔｖ＝２０，设置 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法的
γ＝０．１８、Ｎｗｄｔｖ＝８０、ｗ１＝１．０以及 ｗ２＝０．１５，设置
３种算法的总迭代次数为 ５００次，得到的重建结
果如图６所示。分析图 ６可以得出：与 ＦＢＰ算法
类似地 ＳＡＲＴ迭代重建图像伪影同样表现为与圆
周周向相切的边缘重建较为清析，而与径向相切

的边缘伪影严重；ＳＡＲＴＴＶ算法能够明显减少结
构缺失条状伪影，但可以发现重建图像中圆孔与

方孔的形状被拉长，出现了严重失真的情况；

ＳＡＲＴＷＤＴＶ重建算法能明显降低重建图像噪
声，图像失真的情况也得到了明显改善。

为了定量描述不同算法的重建图像质量，本

文采用均方误差（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅｄＥｒｒｏｒ，ＭＳＥ）与峰
值信噪比（ＰｅａｋＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＰＳＮＲ）衡量
重建图像质量

［２５２６］
。ＭＳＥ与 ＰＳＮＲ的数学表达

式如下：

ＭＳＥ（ｕ，ｇ）＝ １
ｍ×ｎ∑

ｍ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１
（ｕｉ，ｊ－ｇｉ，ｊ）

２
（１７）

ＰＳＮＲ（ｕ，ｇ）＝１０ｌｇ ＭＡＸ２

ＭＳＥ（ｕ，ｇ[ ]） （１８）

式中：ｍ、ｎ为图像的尺寸；ｉ、ｊ分别为图像横纵坐
标；ｕ为重建后图像；ｇ为理想图像；ｕｉ，ｊ为重建图
像位于 ｉ，ｊ坐标下的灰度值；ｇｉ，ｊ为理想图像位于
ｉ、ｊ坐标下的灰度值。ＭＳＥ衡量 ２张图像之间的
平均像素差距，ＭＳＥ越小，表示重建图像与真实
图像的像素灰度差距越小，重建质量越高。ＰＳＮＲ
公式中，ＭＡＸ为图像像素的最大取值，对于 １６位
图像，ＭＡＸ为 ６５５３５，同理对于 ８位图像，ＭＡＸ
为２５５。峰值信噪比越大表示图像的失真越小，
单位为分贝（ｄＢ）。ＦＢＰ、ＳＡＲＴ、ＳＡＲＴＴＶ以及
ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法重建图像的 ＭＳＥ与 ＰＳＮＲ指标
如表２所示。可以发现 ＳＡＲＴＷＤＴＶ重建算法的
ＭＳＥ指标为最小，并且 ＰＳＮＲ指标最大，可以证明
ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法的重建图像质量最高。

图 ６　探测器宽度为 １２８时不同算法重建结果

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｈｅｎｄｅｔｅｃｔｏｒｗｉｄｔｈｉｓ１２８
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表 ２　模体外部 ＣＴ重建图像的 ＭＳＥ和 ＰＳＮＲ

Ｔａｂｌｅ２　ＭＳＥａｎｄＰＳＮＲｏｆｅｘｔｅｒｉｏｒＣＴｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

ｉｍａｇｅｓｏｆｓａｍｐｌｅ

重建算法 ＭＳＥ ＰＳＮＲ

ＦＢＰ ３０５０．０４０ １３．２８７７

ＳＡＲＴ １３１９．４７６ １６．９２６８

ＳＡＲＴＴＶ １０３４．７５６ １７．９８２４

ＳＡＲＴＷＤＴＶ ８７４．６２９８ １８．７１２６

　　在外部 ＣＴ扫描问题中，不同的探测器宽度
代表着投影数据量的充足情况。当探测器宽度

能够覆盖 １／２被扫描样品时，投影数据量是完
整的。随着探测器宽度的减小，投影数据量缺

少越多。为了验证在不同数据量情况下的重建

结果，设置不同的探测器宽度并采集得到不同

数据量的投影数据，采用 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法进行
ＣＴ重建，进而比较不同投影数据量情况下的 ＣＴ
重建结果。如图 ７所示，探测器宽度设置在
３６像素与 ２５６像素之间进行外部 ＣＴ扫描。
ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法重建参数保持不变，其重建结
果如图 ８所示。

另外，采用 ＭＳＥ与 ＰＳＮＲ图像质量评价指标
对不同探测器宽度时重建图像质量进行定量评

价，结果如图 ９所示。根据图 ９发现随着探测器
宽度的增加，ＭＳＥ指标逐渐降低，ＰＳＮＲ指标逐渐
增加。当探测器宽度能够覆盖桶状构件的整个壁

厚时（此处为５６），ＭＳＥ与 ＰＳＮＲ指标均有非常明

图 ７　不同探测器宽度外部 ＣＴ扫描示意图

Ｆｉｇ．７　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｔｅｒｉｏｒＣＴｓｃａｎｎｉｎｇｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｔｅｃｔｏｒｗｉｄｔｈ

显的提升。从图 ８重建图像中可以看出，当投影
数据达到完整投影数据量的 １／４时，被检样品的
形状能够得到基本的恢复，获得较理想的重建

图像。

３．２　冷中子数据实验验证
基于中国工程物理研究院的 ＣＭＲＲ反应堆，

获得了钛合金行星齿轮样品冷中子层析扫描数

据。ＣＴ扫描序列投影图像大小为 ２０４８×２０４８，
投影幅数为１２００幅，ＣＴ扫描角度为 ３６０°。对第
１２０６层齿轮样品投影正弦图左右两端冗余部分
进行裁切并进行 ２×２合并采样处理。获得第
１２０６层投影正弦图如图 １０（ａ）所示，正弦图像大
小为４８６×１２００。采用 ＳＡＲＴＴＶ重建算法［２０］

得

到的重建图像如图１０（ｂ）所示。

图 ８　不同探测器宽度时 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法重建图像

Ｆｉｇ．８　ＩｍａｇｅｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙＳＡＲＴＷＤＴＶａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｔｅｃｔｏｒｗｉｄｔｈ

５０２１



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 ２０２１年　

图 ９　不同探测器宽度重建图像的 ＭＳＥ和 ＰＳＮＲ

Ｆｉｇ．９　ＭＳＥａｎｄＰＳＮＲｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｉｍａｇｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｔｅｃｔｏｒｗｉｄｔｈ

图 １０　齿轮样品投影正弦图与 ＳＡＲＴＴＶ算法重建图像

Ｆｉｇ．１０　ＣｏｍｐｌｅｔｅｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｓｉｎｏｇｒａｍａｎｄＳＡＲＴＴＶ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｉｍａｇｅｏｆｇｅａｒｓａｍｐｌｅ

　　为了模拟外部 ＣＴ扫描实际情况，对图１０（ａ）

所示投影正弦图像进行裁切，获得了图１０（ａ）图像

从左到右第１至第２００列投影图像，如图１１（ａ）所

示。此时投影图像尺寸为 ２００×１２００。采用

ＳＡＲＴ重建算法对得到的正弦图进行重建。ＳＡＲＴ

算法重建参数为：λ＝０．０５、Ｎｉｔｅｒ＝５００，得到重建

图像如图１１（ｂ）所示。此外，对图 １１（ａ）所示投

影正弦图进行对称补数据处理（见图 １１（ｃ）），并

利用 ＦＢＰ算法进行 ＣＴ重建得到图 １１（ｄ）所示断

层图像。对比图 １０（ｂ）与图 １１（ｂ）、（ｄ），可以发

现：受投影数据缺失的影响，图 １１（ｂ）、（ｄ）重建

图像中出现明显条状伪影，重建图像中内外侧齿

轮齿廓变得十分模糊，严重影响重建图像的识别

与判读。

为了提升重建图像质量，采用 ＳＡＲＴＴＶ［２０］与

ＳＡＲＴＷＤＴＶ重建算法对外部 ＣＴ扫描投影数据

（见图 １１（ａ））进行 ＣＴ重建，ＳＡＲＴ重建参数为

λ＝０．０５、Ｎｉｔｅｒ＝５００，ＴＶ最小化参数γ＝０．０５、Ｎｔｖ＝

５，ＷＤＴＶ算法的 γ＝０．０５、Ｎｗｄｔｖ＝１０、ｗ１ ＝１．０、

ｗ２＝０．１。得到的重建图像如图 １２（ａ）、（ｂ）所

示。对比图 １１（ｂ）、（ｄ）、图 １２（ａ）、（ｂ）发现

ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法重建图像中条状伪影明显减少

并且虚线框标记的 ＲＯＩ区域重建细节更加清晰，

证明 ＳＡＲＴＷＤＴＶ重建算法能够明显提升重建图

像质量。

为验证投影数据严重缺失情况下不同算法外

部 ＣＴ重建图像质量，对图１１（ａ）所示投影正弦图

进行裁切，获得了图 １１（ａ）图像从左到右第 １至

第１２２列投影正弦图，如图 １３（ａ）所示。此时投

影正弦图图像大小为 １２２×１２００，仅为完整投影

正弦图数据量（见图１０（ａ））的 １／４。采用 ＳＡＲＴ、

ＦＢＰ、ＳＡＲＴＴＶ［２０］以及 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法对投影

正弦图（见图１３（ａ））进行 ＣＴ重建，ＳＡＲＴ重建参

数为λ＝０．０５、Ｎｉｔｅｒ＝６００，ＴＶ最小化参数 γ＝０．１、

Ｎｔｖ＝１５。ＷＤＴＶ算法的 γ＝０．１８、Ｎｗｄｔｖ＝３０、ｗ１＝

１．０、ｗ２＝０．０５。重建结果分别如图 １３（ｂ）、（ｄ）

和图 １４（ａ）、（ｂ）所示。对比图 １３（ｂ）、（ｄ）和

图１４（ａ）、（ｂ）所示图像，可以得到图１４（ｂ）所示

图像外围齿轮齿廓更加清晰，重建图像中条状伪

影也明显改善。相比较而言 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法具

有更高的图像信息恢复能力。另外，为了比较各

重建算法的优势，对不同算法的重建图像质量进

行了分析。正弦图宽度为 ２００与 １２２时 ＦＢＰ、

ＳＡＲＴ、ＳＡＲＴＴＶ与 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法重建图像与

理想图像（见图 １０（ｂ））的 ＭＳＥ与 ＰＳＮＲ指标如

表 ３所示。需要注意的是在计算 ＭＳＥ与 ＰＳＮＲ

时，首先根据式（１７）、式（１８）将重建图像与理想

图像灰度值线性拉伸到 ０～２５５，随后再计算两者

之间的 ＭＳＥ与 ＰＳＮＲ。从表 ３中可以看出，正弦

图宽度为２００与１２２时，ＳＡＲＴＷＤＴＶ重建算法的

ＭＳＥ指标均为最小，并且 ＰＳＮＲ指标均为最大，可

以证明 ＳＡＲＴＷＤＴＶ重建算法在这 ２种投影情况

下重建图像质量最高。
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图 １１　正弦图宽度为 ２００时 ＦＢＰ算法与 ＳＡＲＴ算法重建图像

Ｆｉｇ．１１　ＩｍａｇｅｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙＦＢＰａｎｄＳＡＲＴａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｈｅｎｓｉｎｏｇｒａｍｗｉｄｔｈｉｓ２００

图 １２　正弦图宽度为 ２００时 ＳＡＲＴＴＶ算法与 ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法重建图像

Ｆｉｇ．１２　ＩｍａｇｅｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙＳＡＲＴＴＶａｎｄＳＡＲＴＷＤＴＶａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｈｅｎｓｉｎｏｇｒａｍｗｉｄｔｈｉｓ２００

图 １３　正弦图宽度为 １２２时 ＦＢＰ算法与 ＳＡＲＴ算法重建图像

Ｆｉｇ．１３　ＩｍａｇｅｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙＦＢＰａｎｄＳＡＲＴａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｈｅｎｓｉｎｏｇｒａｍｗｉｄｔｈｉｓ１２２

图 １４　正弦图宽度为 １２２时 ＳＡＲＴＴＶ算法与

ＳＡＲＴＷＤＴＶ算法重建图像

Ｆｉｇ．１４　ＩｍａｇｅｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙＳＡＲＴＴＶａｎｄ

ＳＡＲＴＷＤＴＶａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｈｅｎｓｉｎｏｇｒａｍｗｉｄｔｈｉｓ１２２

表 ３　样品外部 ＣＴ重建图像的 ＭＳＥ和 ＰＳＮＲ

Ｔａｂｌｅ３　ＭＳＥａｎｄＰＳＮＲｏｆｅｘｔｅｒｉｏｒＣＴｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

ｉｍａｇｅｓｏｆｓａｍｐｌｅ

重建算法
正弦图宽度２００ 正弦图宽度１２２

ＭＳＥ ＰＳＮＲ ＭＳＥ ＰＳＮＲ

ＦＢＰ １０４８．６６７ １７．９２４４ １４３８．５５２ １６．５５１５

ＳＡＲＴ ７６２．９０９ １９．３０６１ １４３６．９５０ １６．５５６４

ＳＡＲＴＴＶ ４９９．９８４ ２１．１４１２ ９２５．１９４ １８．４６８５

ＳＡＲＴＷＤＴＶ ４３１．７２１ ２１．７７８８ ９２３．００５ １８．４７８８

４　结　论

１）利用平行束数据对称性原理将外部 ＣＴ扫
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描正弦图中旋转中心另一侧缺失的投影数据进行

补充，实现了传统 ＦＢＰ算法对于中子平行束外部
扫描数据的 ＣＴ重建。

２）为了抑制 ＦＢＰ与 ＳＡＲＴ算法重建图像中
径向边缘伪影，基于 ＷＤＴＶ最小化的中子外部
ＣＴ重建算法计算沿径向和周向方向的局部差分
并作加权和，并在重建模型的 ＷＤＴＶ项中引入 ２
个权重参数以控制径向边缘和切向边缘的不同响

应强度。计算机仿真和实验表明，所提重建算法

能够更好地抑制径向边缘伪影，明显提高重建图

像质量。

３）采用计算机仿真研究了所提算法重建图
像质量与外部 ＣＴ投影数据量的关系。当探测器
宽度达到完整投影宽度的 １／４时，被检样品的基
本形状能够得到基本的恢复，获得较理想的重建

图像。

所提算法的主要目的为：抑制传统 ＦＢＰ算
法、ＳＡＲＴ算法外部 ＣＴ重建图像中严重的径向边
缘伪影。但是，针对不同被检对象以及外部 ＣＴ
数据采集条件，ＣＴ图像梯度的稀疏性、投影数据
噪声水平以及投影数据缺失情况不同。针对不同

的中子外部 ＣＴ检测，所提重建模型的系数应进
行调整。因此重建参数对于重建图像质量的影响

以及重建参数的自适应调整是后续的重点研究

工作。
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基于起爆概率的无线电引信抗箔条

干扰能力的量化表征方法

李冉，郝新红，栗苹
（北京理工大学 机电动态控制重点研究室，北京 １０００８１）

　　摘　　　要：针对现有量化无线电引信抗箔条干扰方法的缺少，以防空导弹引信为例，结
合箔条云运动轨迹模型和概率统计手段，提出基于起爆概率的无线电引信抗箔条干扰能力的

量化表征方法。首先，在对单根箔条丝的螺旋下降运动进行分析的基础上，结合 ６ＤＯＦ非线
性差分方程迭代计算得到箔条云的运动轨迹。其次，通过拟蒙特卡罗算法推导出箔条云的动

态体密度函数，以箔条云的运动模型和动态体密度函数分别计算引信在箔条云近区干扰和远

区干扰２种干扰作用下的不起爆概率。基于 ＭＡＴＬＡＢ构建箔条云轨迹模型，详细分析后得到
箔条云动态的点分布模型，在此基础上利用拟蒙特卡罗方法得到箔条云的动态体密度函数，利

用八叉树算法及最小二乘曲面法得到箔条云体积。最后，根据概率定义公式计算出箔条云干

扰引信起爆概率。结果表明：所提方法客观、合理，为今后设计无线电引信抗箔条云干扰算法

的启动条件提供了理论依据。

关　键　词：无线电引信；箔条云；抗干扰；量化表征方法；起爆概率
中图分类号：ＴＮ９１１．２３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２１０１０

　　复杂的战场电磁环境中，箔条云的出现对无
线电引信构成了一定的威胁

［１］
。为提高无线电

引信的战场生存能力，无线电引信在信号处理中

加入了一些抗干扰措施，如幅度速率判别，多普勒

滤波及逻辑时序判别等。但这些抗干扰措施对抗

箔条干扰是否有效，以及无线电引信与箔条云不

同的交会条件下无线电引信的抗干扰能力如何，

到目前为止国内外相关文献很少从统计与概率学

的角度量化去分析。

近几年，已经有一些学者对引信抗箔条干扰

性能进行了研究。其中，文献［２］基于弹道飞行
轨迹和引信波束范围等参数，提出了以空空导弹

引信与箔条云是否相遇为判断依据的干扰风险分

析方法，结果表明，只要弹目交会角大于 ９．５３°，
引信就不会遇见箔条云。但上述方法没有真正解

决引信在遇到箔条云时是否会被干扰和起爆的问

题。文献［３］针对伪码无线电引信的抗箔条干扰
能力进行了分析，结果表明，箔条干扰对伪码引信

的影响很小，不足以构成威胁，但此处分析是以箔

条云为杂波信号进行分析与验证，缺乏箔条云区

别于一般杂波信号的特性分析。文献［４］对引信
接收箔条云回波信号进行了时域和频域仿真，但

箔条云模型没有考虑云内部变化对回波的影响。

由于箔条云扩散 是 一 个 动 态 的 运 动 过

程
［５７］
，并且箔条云中箔条丝的分布也是随机

的
［８］
，因此箔条云的回波无法由一个简单并且准

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106013&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 李冉，等：基于起爆概率的无线电引信抗箔条干扰能力的量化表征方法

确的目标函数来表示。为此，本文在定义了箔条

云体密度函数的基础上，提出了基于起爆概率的

无线电引信抗箔条干扰能力的量化表征方

法
［９１０］
，对该方法进行了仿真验证。

１　箔条云动态模型
１．１　箔条云运动轨迹

为了能够准确的量化表征箔条云干扰效果，

将从箔条云的运动轨迹和箔条云的动态体密度

２个方面进行理论分析。箔条弹抛撒的箔条丝通
常是极细的圆柱体金属丝或者镀金属玻璃丝。这

些箔条丝的长度与横截面直径之比非常大，一般

在１０５量级，因此箔条丝具有很小的雷诺数（雷诺
数为惯性力与黏性力之比）。在一般情况下，箔

条丝在受到空气动力作用时因不对称的攻角和旋

转的方位角而进行缓慢螺旋下降运动
［１１］
。如

图１所示，箔条丝在 ｘｙ水平面受到法向力 ＦＮ和
轴向力 ＦＡ作用，在 ｘｚ垂直面受到了侧向力 ＦＣ
和重力 Ｗ作用。图中：αｃ为箔条丝的自旋角加
速度；βｃ为箔条丝的振动角加速度；Ｒ为箔条丝
螺旋下落轨迹的半径；ａＴ为箔条丝的离心加速
度；θｃ为箔条丝的俯仰角；ω为箔条丝的角速度。

在稳态螺旋下降过程中，单个箔条丝相对于

瞬时飞行轨迹的姿态保持不变，则箔条丝的振动

角加速度 βｃ为

图 １　单根箔条丝的螺旋下降运动

Ｆｉｇ．１　Ｓｐｉｒａｌｄｅｓｃｅｎｄｉｎｇｍｏｔｉｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｃｈａｆｆｄｉｐｏｌｅ

βｃ ＝
ＣＡ
ＣＮ
·
２υｃ
ｌｃｃｏｓθｃ

（１）

式中：ＣＡ为攻角 αＴ的函数；ＣＮ为 δ的函数，δ＝
ｌｃ／２ｃ，ｌｃ为箔条丝的长度，ｃ为光速；θｃ为在 ｘｚ平
面上箔条丝与 ｘ轴的夹角；υｃ为箔条总的速度。
ＣＡ、ＣＮ和 υｃ可由下式确定：
ＣＡ ＝ｋ２ｓｉｎ２αＴｓｉｎ２δ （２）
ＣＮ ＝ｋ１ｓｉｎαＴ ＋ｋ２ｓｉｎαＴｓｉｎ２δ （３）

ｋ１ ＝
－ＦＮ
μＶＡ

（４）

ｋ２ ＝
－ＦＡ
μＶＡ

（５）

υｃ ＝
２Ｗｓｉｎθｃ
ρＣＤＳ槡 Ｃ

（６）

式中：ｋ１、ｋ２、ＶＡ和 μ分别为法向力系数、轴向力系
数、空气流体的速度和空气流体的黏度；Ｗ 为箔
条丝重力；ＣＤ为升力系数；ρ为空气密度；ＳＣ为箔
条丝的纵截面积。

进一步自旋角加速度 αｃ可通过振动角加速
度得

αｃ ＝
ＦＮｃｏｓβｃ－ＦＡｓｉｎβｃ－ＦＣ

ｍｄ槡 ｒ

（７）

式中：ｍ和 ｄｒ分别为箔条丝的质量和箔条丝的自
旋半径。

在空气动力学模型中，已经获得在箔条自身

坐标系（ｘｙｚ）下每根箔条丝的自旋角速度和振
动角速度，为了能准确计算箔条丝在引信坐标系

（ＸＹＺ）下平移运动和旋转运动的分量，引入文
献［１２］的６ＤＯＦ非线性差分方程：

Ｆｘ ＝ｍ（Ｕ
·

ｌ＋ＶａＷｌ－ＵａＶｌ） （８）

Ｆｙ ＝ｍ（Ｖ
·

ｌ＋ＷａＵｌ－ＵａＷｌ） （９）

Ｆｚ ＝ｍ（Ｗ
·

ｌ＋ＵａＶｌ－ＶａＵｌ） （１０）

Ｂ＝Ｕ
·

ａＩｘ＋ＶａＷａ（Ｉｚ－Ｉｙ）＋Ｉｘｙ（ＵａＷａ－Ｖ
·

ａ）

（１１）

Ｍ ＝Ｖ
·

ａＩｙ＋ＵａＷａ（Ｉｘ－Ｉｚ）－Ｉｘｙ（ＶａＷａ＋Ｕ
·

ａ）

（１２）
Ｎ ＝ＷａＩｚ＋ＵａＶａ（Ｉｙ－Ｉｘ）＋Ｉｘｙ（Ｖ

２
ａ－Ｗ

２
ａ） （１３）

式中：每根箔条丝在自身坐标系中的受力情况由

Ｆｘ、Ｆｙ、Ｆｚ表示；Ｂ、Ｍ、Ｎ为空气动力矩；Ｕｌ、Ｖｌ、Ｗｌ
为线速度分量；Ｕａ、Ｖａ、Ｗａ为角速度分量；Ｉｘ、Ｉｙ、
Ｉｚ、Ｉｘｙ为惯性力矩。

通过文献［１３］中箔条抛撒实验数据，可知箔
条丝的受力系数及姿态角分布规律，并将其初始

段的数据（ｔ＝０．２ｓ）设置为箔条丝初始条件。根
据上文的边界条件设定，下面将描述如何进行箔

１１２１
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条云运动轨迹的迭代计算。第１步确定箔条丝在
自身坐标系下的初始状态，通过 ６ＤＯＦ方程和箔
条丝螺旋下降公式计算箔条丝在自身坐标系中的

线速度和角速度；第 ２步在规定的步长内对线速
度和角速度进行积分，得到新的距离分量和姿态

角分量，然后将此时的数据值通过欧拉角坐标转

换公式转化为箔条丝在引信坐标下的分布值并计

算出箔条云的体密度；最后判断仿真是否结束，并

更新下一时刻箔条丝的运动分量和姿态角分量，

流程图如图２所示。

图 ２　箔条云运动轨迹的迭代计算流程图

Ｆｉｇ．２　Ｉｔｅｒａｔｉｖｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｃｈａｆｆｃｌｏｕｄ

ｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

１．２　箔条云动态体密度
已知箔条云分布情况就可以根据拟蒙特卡罗

（ＱＭＣＶ）算法［１４］
计算箔条云的体积，从而得到箔

条云的体密度。箔条云分布情况可以看作是在某

个曲面上采样点的集合，如果采样曲面是闭合的，

则它包围的空间大小可以看作是箔条云模型的

体积。

假设已知的箔条云中三维数据点为集合 Ｈ＝
｛Ｈｉ／ｉ＝１，２，…，η｝，Ｈｉ为点集的第 ｉ个三维点，η
为箔条丝的个数。使用 ＱＭＣＶ算法计算箔条云

模型体积的关键问题在于：如何快速、准确地判断

一个三维点是否位于模型内部。ＱＭＣＶ算法的具
体步骤为：首先构造一个深度为 ｄ的初始八叉树，
并将产生的节点分为 ２类，边界点和内部点。其
次，在构造了初始八叉树之后，使用基于体积的八

叉树细分方法对边界节点细分。细分的规则是：

如果边界节点内包含的点模型体积大于该边界节

点体积的一半，则继续细分，否则终止。具体的过

程为：假定一个边界节点的中心位于箔条云的外

部，则该节点细分为 ８个节点；否则，终止该节点
的细分；如果没有边界节点满足如上的细分规则，

则终止细分。这种细分规则能使每个边界节点内

包含的点模型体积基本大于该边界节点体积的一

半。基于体积的八叉树细分能在使用较少节点的

基础上，充分细分八叉树，如图３所示。
使用最小二乘曲面法判断一个点是否位于模

型的内部，假设ｘ是由三维ＱＭＣＶ低差异数序列产
生的一个随机点，找到 ｘ的最邻近点设为 ｑ１（ｑ１∈
Ａ），Ａ为平面点集合，ｑ１的法向量为 ｎｑ１，如果 ｎｑ１
（ｘ－ｑ１）＞０（为内积），也就是说 ｎｑ１和 ｘ－ｑ１夹
角小于 π／２，则 ｘ位于 Ａ外部，否则找到 ｘ的第 ２
个邻近点设为 ｑ２（ｑ２∈Ａ，ｑ２≠ｑ１），则 ｑ２的法向量
为 ｎｑ２，如果 ｎｑ２（ｘ－ｑ２）＞０，则 ｘ位于 Ａ外部，否
则 ｘ位于 Ａ内部，如图４所示。

图 ３　箔条云细分规则示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｈａｆｆｃｌｏｕｄｓｕｂｄｉｖｉｓｉｏｎｒｕｌｅｓ

图 ４　随机点内外分类示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｎｅｒａｎｄｏｕｔｅｒ

ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｒａｎｄｏｍｐｏｉｎｔｓ

２１２１
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　第 ６期 李冉，等：基于起爆概率的无线电引信抗箔条干扰能力的量化表征方法

设边界节点为 Ｃ＝｛Ｃｉ／ｉ＝１，２，…，γ｝，γ为
边界点的个数，在每个边界点 Ｃｉ内，使用三维
ＱＭＣＶ低差异数序列产生 ε个随机数，εｎ为位于
Ｃｉ内的随机点个数，所有边界点中包含的体积为

Ｖｂｏｕｎｄａｒｙ ＝∑
γ

ｉ＝１

εｎ
ε
Ｖｉ （１４）

式中：Ｖｉ为边界点 Ｃｉ对应的体积。在计算内部点
体积时，由于每个内部点都是立方体，因此内部点

的体积就等于这些立方体的体积和 Ｖｉｎ。那么箔
条云的体积为

Ｖｃｈａｆｆ＝Ｖｉｎ＋Ｖｂｏｕｎｄａｒｙ （１５）
进一步，箔条云的平均体密度为

ρｃｈａｆｆ＝
ｎｃ
Ｖｃｈａｆｆ

（１６）

式中：ｎｃ为箔条总个数；Ｖｃｈａｆｆ为箔条总体积。

２　抗干扰能力的量化表征方法

在防空导弹引信与箔条云交会过程中，引信

在箔条云中飞行，箔条云中各个箔条丝到引信的

距离有很大的差别。根据文献［１５］给出的电动
力学和统计学获得最小距离 ｒｍｉｎ，可以把整个箔
条云干扰划分为近区干扰和远区干扰：

ｒｍｉｎ≈０．７／
３

槡Ｌ （１７）
式中：Ｌ为引信作用距离，作了这样的划分之后，
可以认为远区干扰对无线电引信的作用是由大

量远距离干扰箔条丝所反射的信号确定。而在

近区时，箔条云的干扰作用是无线电引信与一

些单个箔条丝在一定距离上相遇的结果。在此

距离上，一些箔条丝所反射的信号足以引爆无

线电引信。

２．１　近区干扰
无线电引信对无源干扰的抗干扰准则用导致

无线电引信早炸这个事件的概率表示。按照

式（１７）划分２个区域的方法，在近区时箔条丝的
干扰使引信起爆的概率 Ｐ１决定于无线电引信与
这些箔条丝在一定距离相遇的概率。Ｒ１为在箔
条云干扰作用下不起爆的概率。显然，Ｐ１和 Ｒ１
是对立事件，故有

Ｐ１ ＝１－Ｒ１ （１８）
干扰区是由数不胜数的箔条丝构成的箔条

云，对引信影响最大的是与引信最近的那些箔条

丝。用 ｌＡ表示在干扰区中的弹道长度，ρ′ｃｈａｆｆ表示
干扰区中箔条丝的平均体密度。假设干扰区箔条

丝是均匀分布的，对于一个小的弹道段 ΔｌＡ和箔
条丝遭遇的概率 Ｐ′１可表示为与该段长度成正比

的函数，即

Ｐ′１＝ξΔｌＡ （１９）
式中：比例系数 ξ为引信在干扰区单位长度弹道
上与箔条丝遭遇的概率，也就是引信起爆概率。

引信在 ΔｌＡ段上不启爆的概率 Ｒ′１为
Ｒ′１＝１－Ｐ′１＝１－ξΔｌＡ （２０）

如果将干扰区中的弹道长度 ｌ分成若干个（ｎ
个）单位段 Δｌｉ，在各段弹道 Δｌｉ上不启动的概率
为 Ｒ′１ｉ，则在整个干扰区内弹道上引信不启爆的概
率为

Ｒ１ ＝Ｒ′１１·Ｒ′１２·Ｒ′１３…·Ｒ′１ｉ…·Ｒ′１ｎ ＝

　　 １－ξ
ｌＡ( )ｎ

ｎ

（２１）

当 ｎ→∞，即 ΔｌＡ→０时：

Ｒ１ ＝ｌｉｍ
ｎ→∞

１－ξｌ( )ｎ
ｎ

＝ｅ－ξｌ （２２）

式中：ξｌ为引信在干扰区的整个弹道上与箔条云
中各箔条丝遭遇的平均数，即引信与箔条丝遭遇

的数学期望。

各箔条丝的反射特性随方向的不同而不同，

并且是随机的。所以能够使引信启动的最大作用

距离也与箔条丝相对引信的方向有关，显然可以

根据雷达方程求出能使引信启动的不同方向的各

箔条丝的平均作用距离 ｒｐ。那么 ξ可以认为是箔
条丝落入一个半径为 ｒｐ、高为一个单位长度的圆
柱体内的总数，如图５所示。

ξ＝∑
ｌ

ｉ＝０
πｒ２ｐ·ρｉ （２３）

根据式（１６）和式（２２），引信在整个干扰弹道
ｌ上 ｒｐ＜ｒｍｉｎ不启爆概率为

Ｒ１ ＝ｅ
－πｒ２ｐρｃｈａｆｆｌ （２４）

图 ５　单位长度弹道干扰区示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｕｎｉｔｌｅｎｇｔｈｂａｌｌｉｓｔｉｃ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｚｏｎｅ

２．２　远区干扰
在远区，无线电引信因干扰而起爆是由于满

足引信启动条件的正态噪声尖头信号所引起的。

用频谱密度的方法，可以确定一个超过电平功率

ｐＡＳ的尖头信号在 ｔ０时间内出现的概率
［１６］
：

３１２１
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Ｆ２ ＝１－ｅｘｐ －ｔ０ｆ
ｅ－

ｐＡＳ
ｐ( )ＡＧ （２５）

式中：ｐＡＳ为正常目标反射到无线电引信天线上的
最小启动功率；ｐＡＧ为在无线电引信接收机通带
内，引信天线接收到的能使引信动作的干扰功率，

ｆ为与干扰功率谱 Ｍ（ｆ）有关的频率，可由
式（２６）确定：

ｆ２ ＝
∫
∞

０
ｆ２Ｍ（ｆ）ｄｆ

∫
∞

０
Ｍ（ｆ）ｄｆ

（２６）

式中：Ｍ（ｆ）为反射信号振幅起伏的频谱密度函

数，其表达式
［９］
如下：

Ｍ（ｆ）＝ｅｘｐ －
λ２

１６
ｆ２

Ｖ２( )
Ｘ

（２７）

式中：λ为信号波长；ＶＸ为箔条丝沿天线轴向速

度分量，此处认为干扰频谱服从瑞利分布
［３］
，即

ｆ频率简化为

ｆ ≈
ΔｆＭ

槡３
（２８）

根据引信天线方向图（见图６）可知无线电引
信的无源干扰频谱为

ΔｆＭ ＝ｆｄｍａｘ－ｆｄｍｉｎ ＝
４ｖｒ
λ
·
φ２－φ１
２

ｓｉｎφ０ （２９）

式中：ｆｄｍａｘ＝２ｖｒｃｏｓφ１／λ，ｆｄｍｉｎ ＝２ｖｒｃｏｓφ２／λ，λ为
无线电引信的工作波长；φ１和 φ２为引信接收天
线方向图中两边界方向角；φ０为天线最大辐射方
向角；ｖｒ为相对速度。利用式（２９）可得干扰频谱
频率散布均方频率为

ｆ ≈４ｖｒ（φ２－φ１）ｓｉｎφ０／λ·槡３ （３０）

图 ６　引信天线方向图

Ｆｉｇ．６　Ｆｕｚｅａｎｔｅｎｎａｐａｔｔｅｒｎ

进一步根据雷达平均功率的定义，在无线电

引信接收天线中箔条云所反射信号的总功率可由

式（３１）确定：

ｐＡＧ ＝∫ＶＡＧｄｐＡＧ （３１）

式中：ｄｐＡＧ为由箔条云的单位体积所反射的功率

决定，并且按整个所照射的体积 ＶＡＧ进行积分。

ｄｐＡＧ可参照雷达方程得

ｄｐＡＧ ＝
ｐΣλ

２Ｇｔ（φ，β）Ｇｒ（φ，β）ｄσ
（４πｒ２）２·４π

（３２）

式中：Ｇｔ（φ，β）和 Ｇｒ（φ，β）分别为引信发射天线
和接收天线的最大增益系数；ｄσ为在单位体积内
箔条云的平均有效散射面积，由文献［１４］可知：
ｄσ＝ζ·δσｄＶ （３３）
式中：δ为单位体积内箔条丝个数；σ为单个箔条
丝的平均散射面积；Ｖ箔条云体积；ζ为箔条丝散
射有效系数。

根据图７可计算出：
ｄＶ＝ｒ２ｓｉｎφｄφｄβｄｒ （３４）

将式（１６）、式（３２）～（３４）代入式（３１）即得

ｐＡＧ ＝
ｐΣλ

２ζρｃｈａｆｆ珚σ
（４π）３

·

　　∫
２π

０∫
π

０
Ｇｔ（φ，β）Ｇｒ（φ，β）ｓｉｎφｄβｄφ·∫

ｒｍａｘ

０

ｄｒ
ｒ２

（３５）
式中：ｐΣ为发射信号的总功率；β为经度；φ为纬度。

在一般情况下，上式 ｐＡＧ的数值要对半径 ｒｍｉｎ
以外的整个干扰区进行积分。将计算所得 ｐＡＧ和

ｆ代入式（２５），求出远区 ｒ＞ｒｍｉｎ干扰的无线电引
信不起爆的概率为

Ｒ２ ＝１－Ｆ２ ＝ｅｘｐ（－ｔ０ｆ
ｅ－

ｐＡＳ
ｐＡＧ） （３６）

通过上述２个区域的量化表征方法可知，无
线电引信在箔条云干扰下弹道上早炸的概率

Ｐ为
Ｐ＝１－Ｒ１Ｒ２ （３７）

图 ７　箔条云单位体积示意图

Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｕｎｉｔｖｏｌｕｍｅｉｎｃｈａｆｆｃｌｏｕｄ

３　仿真分析

根据箔条云轨迹理论模型，基于 ＭＡＴＬＡＢ构
建仿真，得到了箔条云中箔条丝的运动特性，如

图８和图９所示。仿真参数设置为：箔条云中箔
条丝个数为 １８００根，箔条丝在不同初始姿态角
时，法向力因子和轴向力因子的平均值（引用文

献［１２］的数据），如表 １所示。箔条丝初始速度
为２５ｍ／ｓ，仿真时间步长为２×１０－３ｓ。
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图８为箔条云运动特性示意图，从箔条云下
落和箔条云扩散２个角度分析了箔条运动特性随
时间的变化，并且在分析过程中，对比了文献［５］
的仿真结果。由图８（ａ）可以看出，箔条云的下落
速度几乎是匀速，并且由于文献［５］仅考虑升角
小于４５°时的情况，所以在箔条云具有相同数目
的箔条丝及相同初速度的条件下，文献［５］的下
落速度更快。由图 ８（ｂ）可以看出，文献［５］中的
箔条云呈现匀速扩散的状态，而本文仿真中的箔

条云的扩散速度由快变慢，接近 ４ｓ时趋于平稳，
不再向外扩张，这是因为本文在设置初始作用力

时引用了表１的实验数据，针对不同初始姿态的
箔条丝进行了分类，并代入不同的作用力，这比文

献［５］仅以一组作用力参数计算箔条云运动更接
近实际情况。

图 ８　箔条云运动特性示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｈａｆｆｃｌｏｕｄ

ｍｏｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

　　图９展示了几个特定时刻箔条云中箔条丝分
布状态。由图９（ａ）可以看出箔条云在运动过程
中存在一个随着时间推移，云中的箔条丝不断向

外和向内进行两极分化的过程。为了进一步分析

箔条云的两极分化的原因，对比了本文和文

献［１１］在相同时刻箔条云 ｘｙ截面（０＜ ｚ＜１）

内箔条丝的分布情况，如图９（ｂ）所示。在箔条云
运动初期（ｔ＝０．００２ｓ）两组数据呈现非常相似的
分布状态。在运动中期（ｔ＝０．０２ｓ和ｔ＝０．２ｓ）时，
文献［１１］的扩散速度明显较快，并且箔条云内部
出现空洞，而本文仿真中箔条云在同一时期几乎

是均匀分布，但是中心点出现极小的聚集现象。

在箔条云运动后期（ｔ＝２ｓ）时，文献［１１］的箔条
云呈现更大的内部空洞，而本文中的箔条云呈现

明显的两极分化现象。选取箔条云中任意 ２根
箔条丝（初始姿态角均为 ４５°），其中一根为扩
散运动，另一根为聚集运动，其姿态角变化如

图 １０所示。因此可以得出以下结论，当箔条丝
的姿态角为保持稳定时，箔条云呈现扩散运

动；当姿态角的角度持续减小时，箔条云呈现

聚集运动。

在对箔条云的运动进行了详细的分析之后，

得到箔条云动态的点分布模型，基于此动态点分

布模型利用 １．２节的 ＱＭＣＶ算法计算箔条云动
态体密度。具体仿真参数设置为：随机点个数在

１０４～１０６之间，Ｏ（ｎ－１／２）为蒙特卡罗误差阶次，ｎ
为随机点个数。

不同时刻的 ＱＭＣＶ计算结果如表 ２所示。
在 ＭＡＴＬＡＢ仿真中使用嵌套结构体得到不同时
刻的八叉树层级深度（ＮＬｅｖｅｌ），每一层级的单元
个数（ＮＧｒｏｕｐ）和每个单元中点的个数（ＮＣｈｉｌｄ），
根据式（１４）和式（１５）得到箔条云的体积。其中，
箔条云中箔条丝个数为１８００根。

进一步，由式（１６）得到箔条云平均体密度
ρｃｈａｆｆ动态变化曲线，如图 １１所示。箔条云平均体
密度变化曲线接近“Ｌ”形，说明箔条云在扩散过
程中体密度变化非常快，与文献［１２］结论相同。
已知箔条云扩散规律，接下来讨论箔条云在扩散

过程中与引信交会时引信的抗干扰能力。

根据引信被干扰时远区和近区的干扰原理不

同，下面分别讨论引信在干扰近区和干扰远区抗

箔条云干扰的能力。此处假设引信的作用距离为

１０ｍ，交会速度为１００ｍ／ｓ，天线辐射波束宽度为
４５°。根据式（１７），将 ｒ＜０．３２ｍ定义为干扰近
区，将０．３２ｍ≤ｒ≤１０ｍ定义为干扰远区。

引信与箔条云在干扰近区 ｒ＜０．３２ｍ交会
时，引信处于穿梭在箔条云中的状态。根据

式（２４）当箔条云处于稳态（即固定体密度状态）
时，引信不起爆概率 Ｒ１随体密度值变化如图 １２
所示。

当箔条云处于扩散状态且箔条个数为１８万根
时，引信不起爆概率随时间的变化如图１３所示。
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图 ９　箔条云分布图

Ｆｉｇ．９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｈａｆｆｃｌｏｕｄ

　　在远区 ０．３２ｍ≤ｒ≤１０ｍ，无线电引信因干
扰而起爆是由于满足引信启动条件的正态噪声尖

头信号所引起的。因此根据式（３５）和式（３６）当

箔条云处于稳态（即固定体密度状态）时，引信不

起爆概率随体密度值变化如图１４所示。
当箔条云处于扩散状态且箔条个数为 １８万
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表 １　箔条丝在不同姿态下的法向力因子和轴向力因子

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅｆａｃｔｏｒａｎｄａｘｉａｌｆｏｒｃｅｆａｃｔｏｒｏｆ

ｃｈａｆｆｄｉｐｏｌｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｓ

姿态角／（°） 法向力因子 ＣＮ 轴向力因子 ＣＡ

１０ ７．６ ２１．７

２０ １５．９ ３１．８

３０ ２９．１ ４３．９

４０ ３９．８ ４４．３

５０ ４０．３ ３３．３

６０ ４１．４ ２２．６

７０ ４３．８ １５．１

８０ ４５．２ １０．３

９０ ４５．９ １

图 １０　箔条丝姿态角变化示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎ

ｃｈａｎｇｅｏｆｃｈａｆｆｄｉｐｏｌｅｓ

表 ２　不同时刻的 ＱＭＣＶ计算结果

Ｔａｂｌｅ２　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＱＭＣＶａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓ

仿真时刻／

ｓ

八叉树层级

深度／ＮＬｅｖｅｌ

单元个数／

ＮＧｒｏｕｐ

箔条云

体积／ｍ３

０．００２ ５ ８７５ ２．２

０．０１６ ６ ２３８５ ５．３

０．０５２ ７ ３４１２ ４１

０．０８２ ８ ３８１６ ２６０

０．１１４ ９ ４２３３ １．１×１０３

０．１６２ １０ ４６２１ ７．６×１０３

０．２２８ １１ ５１６９ ５．９×１０４

０．３２２ １２ ５６４５ ４．６×１０５

０．４５４ １３ ６２３１ ３．６×１０６

０．６４２ １４ ６８０５ ２．９×１０７

０．９０８ １５ ７４３２ ２．３×１０８

１．２８４ １６ ８０３１ ４．４×１０８

１．８１６ １７ ８７３６ ６．７×１０８

２．５６８ １８ ９４３２ １．０×１０９

３．６３ １９ １０２２９ １．４×１０９

图 １１　箔条云平均体密度变化示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｖｅｒａｇｅｖｏｌｕｍｅ

ｄｅｎｓｉｔｙｃｈａｎｇｅｏｆｃｈａｆｆｃｌｏｕｄ

图 １２　近区箔条干扰引信不起爆概率

Ｆｉｇ．１２　Ｆｕｚｅｎｏｎｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｎｅａｒｚｏｎｅ

ｃｈａｆｆｊａｍｍｉｎｇ

图 １３　近区动态箔条干扰引信不起爆概率

Ｆｉｇ．１３　Ｆｕｚｅｎｏｎｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｎｅａｒｚｏｎｅ

ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｆｆｊａｍｍｉｎｇ

根时，引信不起爆概率随时间的变化如图 １５
所示。

综上所述，图 １２～图 １５呈现了引信不起爆
概率的变化规律，从图中可得到以下几点结论：

１）干扰近区。由引信与箔条丝遭遇的数学
期望决定了引信不起爆概率，所以箔条云的体密

度达到 ８００根／ｍ３ 时引信遭遇箔条丝概率为
１００％，即引信必定起爆。因此当引信在箔条云中

７１２１
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图 １４　远区箔条干扰引信不起爆概率

Ｆｉｇ．１４　Ｆｕｚｅｎｏｎｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｆａｒｚｏｎｅ

ｃｈａｆｆｊａｍｍｉｎｇ

图 １５　远区动态箔条干扰引信不起爆概率

Ｆｉｇ．１５　Ｆｕｚｅｎｏｎｉｎｉｔｉａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｆａｒｚｏｎｅ

ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｆｆｊａｍｍｉｎｇ

穿梭时，箔条云的体密度决定了引信的不起爆

概率。

２）干扰远区。箔条云体密度在０～１６００根／ｍ３

范围内，引信的不起爆概率均大于 ９２％。无线电
引信受干扰而不起爆是因为引信未达到启动条件

的正态噪声尖头信号，因此引信在箔条云外飞行

时，引信天线波束内箔条云回波能量（即箔条丝

的个数）决定了引信不起爆概率，而与箔条云体

密度没有直接关系。

３）箔条云扩散初期。箔条云可近似为一个
点目标，因此只要在引信作用距离内（无论是干

扰近区还是干扰远区），引信都会大概率起爆。

当箔条云扩散处于中期和后期时，在干扰近区箔条

云的体密度决定了引信的不起爆概率，而在干扰远

区箔条云中箔条丝的个数决定了引信不起爆概率。

４）根据式（３７），代入图１２和图１４的曲线参
数，可得到无线电引信在稳态的箔条云干扰下早

炸的概率 Ｐ的量化表征值；代入图 １２和图 １４的
曲线参数，可得到无线电引信在动态的箔条云干

扰下早炸的概率 Ｐ的量化表征值。

４　结　论
１）本文结合箔条云运动轨迹模型和概率统

计手段，提出了基于起爆概率的无线电引信抗箔

条干扰能力的量化表征方法。根据箔条丝和箔条

云动态模型对无线电引信和箔条云交会进行了模

拟，分析了引信穿梭在箔条云中（即近区干扰）及

引信距箔条云有一定距离时（即远区干扰）的２种
情况下引信起爆概率，研究结果表明：

由式（３７）可得当要求引信早炸概率 Ｐ≤１０％
时，即 Ｒ１Ｒ２≥９０％，根据反比例函数的最值定理，
不起爆概率 Ｒ１≥９５％且 Ｒ２≥９５％，此时箔条云体
密度分别为 ρｃｈａｆｆ≤１５根／ｍ

３
、ρｃｈａｆｆ≤１２０根／ｍ

３
，则

箔条云体密度范围为 ρｃｈａｆｆ≤１５根／ｍ
３
。当箔条云

体密度小于 １５根／ｍ３时，引信在箔条云干扰作用
下的起爆概率低于１０％。

２）本文为设计无线电引信抗箔条云干扰算
法的启动条件提供了理论依据。在后续研究中，

可对一些箔条干扰引信实验进行定量分析，进一

步应用于引信设计。
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒａｄｉｏｆｕｚｅ；ｃｈａｆｆｃｌｏｕｄ；ａｎｔｉｊａｍｍｉｎｇ；ｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ；ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ
ｏｆｉｇｎｉｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４０７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８２５０８：５４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８２４．１６２６．００６．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＷｅａｐｏｎｓａｎｄＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄ（６１４０６１９０１０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈａｏｘｉｎｈｏｎｇ＠ｂｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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复合材料层压板低速冲击行为及剩余拉伸强度

管清宇１，２，冯剑飞３，夏品奇１，，吴光辉４

（１．南京航空航天大学 航空学院，南京 ２１００１６；

２．中国商用飞机有限责任公司 上海飞机设计研究院 复合材料中心，上海 ２０１２１０；

３．中国商用飞机有限责任公司 上海飞机设计研究院 试验验证中心，上海 ２０１２１０；

４．中国商用飞机有限责任公司，上海 ２０１２１０）

　　摘　　　要：通过实验研究了复合材料层压板的低速冲击行为和剩余拉伸强度。首先，
通过冲击实验研究了冲头类型和铺层形式对层压板冲击响应的影响，并通过凹坑深度、损伤投

影面积、冲击力和冲击能量转化等对冲击损伤特性进行评估。其次，通过准静态拉伸实验调查

了层压板的冲击后拉伸响应和剩余拉伸强度。最后，分析了冲头类型和铺层形式对层压板冲

击行为和剩余拉伸强度的影响机理。结果表明：冲头类型对层压板冲击损伤的影响与冲击接

触面投影面积和凹坑深度的函数关系密切相关；在较高的冲击能量下，条刃形冲头是造成损伤

的关键冲击威胁，而立方角形冲头造成的损伤相对不严重；铺层形式对层压板的冲击损伤阻抗

性能和拉伸断裂形貌有明显的影响。

关　键　词：复合材料；层压板；冲头形状；冲击行为；拉伸强度
中图分类号：ＴＢ３３２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２２０１３

　　由于复合材料层压板具有比强度高、比模量
高、耐腐蚀、耐疲劳和力学性能可设计等优点，其

在飞机主要结构中的使用量不断增加
［１３］
。然

而，复合材料层压板对外来物低速冲击比较敏感，

这些冲击可能使层压板产生严重的内部损伤，从

而使其强度产生非常明显的下降
［４６］
。众所周

知，飞机机体结构在装配和运营过程中会难以避

免地遭遇各类低速冲击威胁，比如复合材料机翼

下壁板有大量的维护通道，在维护过程中工具的

掉落和人员操作失误引起的设备碰撞等
［７］
均有

可能对其造成不可忽略的损伤。而复合材料机翼

下壁板在飞行过程中主要承受拉伸载荷。因此有

必要研究复合材料层压板的低速冲击行为及剩余

拉伸强度，以改善这类结构的损伤阻抗和损伤容

限性能。

一些研究人员发现冲头参数对层压板的冲击

行为和剩余拉伸强度有明显的影响。比如，Ｄｅ

ｌａｎｅｙ等［８］
调查了冲头半径对复合材料层压板冲

击凹坑深度和损伤投影面积的影响，发现了小半

径的冲头更容易产生明显的表面损伤（比如表面

凹坑），而较大半径的冲头更容易产生大面积的

内部分层，因此层压板冲击损伤的目视可检性高

度依赖于冲头半径，而层压板内部损伤的严重程

度不能只依据目视检查确定。文献［９１３］和文
献［１４］分别对层压板和夹层结构进行了研究，指
出被尖锐冲头冲击的结构吸收更多的冲击能量，

造成的损伤也更集中，以纤维断裂为主；而半球形

冲头产生了更高的冲击力和更短的接触时间，造

成的损伤以分层为主。实际上冲击威胁源通常多

种多样，对应的冲头形状也多种多样，但一般可以

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106014&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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归结为 ３种主要形式：尖角形、条刃形和半球形。
然而之前的研究通常更多地关注于半球形冲头对

层压板冲击行为的影响，而对尖角形和条刃形冲

头的研究相对较少，尤其是对冲击后拉伸强度的

研究则屈指可数。此外，尚缺少对一般的冲头形

状进行系统的几何学分析。因此，需要进一步系

统地研究这些冲头形式对层压板冲击行为和冲击

后拉伸强度的影响。

此外，也有一些研究调查了铺层比例对冲

击行为及剩余强度的影响。Ｍｉｌｉ和 Ｎｅｃｉｂ［１５］通
过落锤冲击实验调查发现在低速冲击情况下层

压板的铺层比例对冲击响应没有明显的影响。

而文献［１６１７］却得出了不同的结论，认为当相
邻的铺层角度一致时会对层压板的冲击损伤阻

抗能力产生不利的影响。文献［１８２０］对二维
织物增强复合材料层合板的研究也表明不同铺

层比例的层合板低速冲击后拉伸的损伤扩展规

律不同，且其冲击后拉伸强度下降均大于 ５０％。
可以看出，不同的研究人员对铺层比例的影响

得出的结论尚不一致，因此有必要进一步地补

充实验研究。

冲击损伤的表征及其与剩余拉伸强度的关系

也是一项重要的研究内容。文献［２１２３］发现凹
坑深度与冲击能量呈正相关的关系，而损伤投影

面积与冲击能量没有明显的关系。而文献［２４
２６］也尝试建立冲击能量和剩余拉伸强度的关
系，但结果表明难以找到冲击能量和剩余拉伸强

度的简单而直接的关系。此外，文献［２７］对碳纤
维／环氧树脂层压板的冲击后拉伸行为做了一些
研究，发现一些小的冲击损伤反而使层压板的剩

余拉伸强度增加了１８％，即冲击损伤与剩余拉伸
强度表现出了相反的关系。此外，文献［１７］还发
现了冲击凹坑深度与分层损伤投影面积呈负相关

的关系，且凹坑深度是影响冲击后拉伸强度的重

要变量。这些研究在损伤表征和剩余拉伸强度方

面呈现了一些有参考意义的结论，但可以看出损

伤的表征和剩余拉伸强度的关系尚不非常明确，至

少还有一些模糊的地方。因此，有必要继续深入地

研究冲击损伤表征之间的关系及其与剩余拉伸强

度的关系。

本文通过落锤冲击实验进一步研究了冲头类

型和铺层比例对复合材料层压板冲击响应的影

响。为了评估试件的损伤，测量了凹坑深度、损伤

投影面积、冲击力、冲击能量转化和剩余拉伸强度

等指标，并分析了冲击能量、损伤表征和剩余拉伸

强度之间的关系。

１　实验材料及方法

１．１　试　件
试件原材料为 Ｈｅｘｃｅｌ公司生产的 Ｍ２１／ＩＭＡ

碳纤维／环氧树脂预浸丝束，其固化后单层名义厚
度为０．１８７ｍｍ。采用自动丝束铺放工艺（ＡＦＰ）
铺贴试板，试板共有 ２种铺层比例，如表 １所示。
将铺贴后的试板放入热压罐中进行高温固化，并

采用水切割方法将固化后的试板切割成尺寸为

６２０ｍｍ×１２５ｍｍ的试件。试件名义厚度均为
３．７４０ｍｍ。此外，试件 ２端还黏接有加强片，加
强片长度为１００ｍｍ，如图１所示。

表 １　试件铺层

Ｔａｂｌｅ１　Ｌａｙｕｐｏｆｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

代码 铺层顺序
名义厚

度／ｍｍ

Ｌ１ ［４５／－４５／９０／４５／－４５／４５／－４５／０／４５／－４５］Ｓ ３．７４０

Ｌ２ ［４５／０／－４５／０／９０／０／４５／０／－４５／０］Ｓ ３．７４０

　注：ｓ表示铺层对称。

图 １　试件尺寸

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎ

１．２　夹具和冲头
冲击实验夹具主要由支撑基座和压钳组成，

其中支撑基座中间有１２５ｍｍ×７５ｍｍ的开口，而
压钳用于固定试件，以防止冲击过程中试件移动

或弹起，如图２所示。
制造了５种不同类型的冲头以研究其对层压

板冲击行为的影响，包括３种尺寸的半球形冲头，
以及条刃形冲头和立方角形冲头。其中，半球形

图 ２　冲击试件夹持

Ｆｉｇ．２　Ｆｉｘｔｕｒｅｏｆｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎ
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冲头的直径分别为 １２．７ｍｍ、１６ｍｍ和 ２５．４ｍｍ
（见图３（ａ））；条刃形冲头的刃口长度为 １６ｍｍ，
倒圆半径为 ２ｍｍ（见图 ３（ｂ））；立方角形冲头
３条边 夹 角 均 为 ９０°，边 缘 倒 角 为 ２ｍｍ（见
图３（ｃ））。　

图 ３　冲头

Ｆｉｇ．３　Ｉｍｐａｃｔｏｒｓ

１．３　实验方法

按照 ＡＳＴＭ Ｄ７１３６／Ｄ７１３６Ｍ１５［２８］开展落锤

冲击实验，冲击实验机型号为 ＩＮＳＴＲＯＮ８８０２。冲

击物的总重量为７．５０ｋｇ。分别采用３５Ｊ、５０Ｊ和

６０Ｊ的冲击能量进行冲击调查实验，以研究冲击

能量、冲击损伤及剩余拉伸强度的关系。冲击过

程中，采用力传感器和数据采集设备记录冲击时

刻的速度和冲击力时间曲线。并依据该曲线推

导出冲击转化能量时间曲线和冲击力位移曲

线。推导方法如下：

当数据采集间隔非常小时，可以近似认为冲

击力在该采集间隔内是线性变化的。假设在 ｔｉ
时刻冲击力为 Ｆｉ，那么根据冲量定理，在 ｔｉ时刻

冲头速度 ｖｉ为

ｖｉ＝ｖｉ－１－
Ｆｉ＋Ｆｉ－１
２ｍ

（ｔｉ－ｔｉ－１） （１）

在 ｔｉ时刻冲头位移 ｄｉ为

ｄｉ＝ｄｉ－１＋
ｖｉ＋ｖｉ－１
２

（ｔｉ－ｔｉ－１） （２）

在 ｔｉ时刻试件吸收的冲击能量 Ｅｉ为

Ｅｉ＝Ｅ０－
１
２
ｍｖ２ｉ （３）

式中：ｍ为冲击物的总重量；Ｅ０为初始冲击能量。

此外，初始冲击速度 ｖ０＝
２Ｅ０
槡ｍ

，冲击力 Ｆｉ和时间

ｔｉ由数据采集设备记录。

冲击结束后，采用数字千分表立即测量冲击

点的凹坑深度。测量前先在远离冲击点的位置对

千分表进行调零，然后将其测量探针移至冲击点

附近缓慢移动，读取凹坑深度的最大值，如图４所

示。此外，在冲击点附近还产生了内部损伤，这些

损伤包含了纤维断裂、分层和背面丝束劈裂等。

采用超声 Ｃ扫设备记录试件损伤的数字二维图

像，并根据图像的色差自动计算了损伤面积，该面

积主要为分层面积，并计入了背面丝束劈裂的情

况，如图５所示。

对试件开展准静态拉伸实验，实验方法参照

ＡＳＴＭＤ３０３９／Ｄ３０３９Ｍ１４［２９］，拉伸速率为２ｍｍ／ｍｉｎ。

拉伸实验机的型号为 ＭＴＳ３７０，试件的夹持部分

采用砂纸防滑。拉伸实验结束后观察并记录了试

件断裂面的形貌。冲击和拉伸实验安排如表 ２

所示。

图 ４　凹坑深度测量方法

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｍｅａｓｕｒｉｎｇｄｅｎｔｄｅｐｔｈ

图 ５　超声 Ｃ扫二维图像

Ｆｉｇ．５　ＴｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｉｍａｇｅｏｆｕｌｔｒａｓｏｎｉｃＣｓｃａｎ
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表 ２　实验安排

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｅｓｔａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔ

铺层代码 冲头代码 冲头描述 冲击能量／Ｊ 备注

Ｌ１

Ｎ／Ａ Ｎ／Ａ Ｎ／Ａ 拉伸实验

Ｈ１２．７ 半球形冲头，Ф＝１２．７ｍｍ ３５，５０，６０ 冲击后拉伸实验

Ｈ１６ 半球形冲头，Ф＝１６ｍｍ ３５，５０，６０ 冲击后拉伸实验

Ｈ２５．４ 半球形冲头，Ф＝２５．４ｍｍ ３５，５０，６０ 冲击后拉伸实验

Ｓｔｒｉｐ 条刃形冲头 ３５，５０，６０ 冲击后拉伸实验

Ｌ２ Ｃｏｒｎｅｒ 立方角形冲头 ３５，５０，６０ 冲击后拉伸实验

Ｈ１６ 半球形冲头，Ф＝１６ｍｍ ３５，５０，６０ 冲击后拉伸实验

　注：Ｎ／Ａ表示不适用。

２　结果与讨论
２．１　冲击行为分析
２．１．１　冲击损伤结果

试件冲击后的凹坑深度和损伤投影面积汇总

结果如表３所示。试件冲击后的表面凹坑损伤形
貌如图６（ａ）所示，用于表征试件内部损伤状态的
超声 Ｃ扫图像如图 ６（ｂ）所示。基于这些冲击实

表 ３　冲击实验结果汇总

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｕｍｍａｒｙｏｆｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ

铺层

代码

冲头

代码

凹坑深度／ｍｍ 损伤投影面积／ｍｍ２

３５Ｊ ５０Ｊ ６０Ｊ ３５Ｊ ５０Ｊ ６０Ｊ

Ｌ１
Ｈ１２．７１．０３８ ２．１１０ 穿透 １６２９ ２２８５ ２９６９
Ｈ１６ ０．３７９ １．２７４ ２．４５４ １２３２ １９８５ ２６３９
Ｈ２５．４０．２４６ ０．４３４ ０．８６１ ９７２ １８０６ ２１６５
Ｓｔｒｉｐ ０．２０７ ２．５８４ 穿透 ２０００ ２７５４ ３０２１

Ｌ２ Ｃｏｒｎｅｒ１．９４０ ２．１１７ ２．５３０ １０４６ １６９６ １９６１
Ｈ１６ ０．３６３ １．０５１ １．６３６ １１９６ ２０５０ ２７２３

图 ６　试件损伤

Ｆｉｇ．６　Ｓｐｅｃｉｍｅｎｄａｍａｇｅ

验结果，分析了冲头类型和铺层比例对复合材料

层压板冲击损伤的影响。

层压板的凹坑深度主要与 ２种因素相关：一
是冲击接触面的压强，即在相同的冲击接触面积

下，冲击力越大则造成的凹坑深度越大；而在相同

的冲击力下，冲击面积越大则对应的凹坑深度越

小
［３０］
；二是层压板本身的损伤阻抗能力，例如在

相同的冲击条件下，不同的铺层比例可能表现出

不同的凹坑深度
［３１］
。

层压板的分层主要是由 ２种原因造成［３２３３］
：

一是在冲击点附近层压板会发生局部的弯曲变

形，而弯曲变形会造成层间剪切应力，当层间剪切

应力达到层间剪切强度时则会引起层间损伤或破

坏；二是冲击造成的应力波沿层压板厚度方向传

递，当应力波传递到层压板的背面时会发生反射

产生拉伸应力波，从而造成层间拉伸应力，而层间

拉伸应力达到层间拉伸强度时则会引起层间损伤

起始或扩展。

１）冲头类型的影响
由表３可以看出，对于半球形冲头，在相同的

冲击能量下，小直径的冲头产生了更深的凹坑和

更大的损伤投影面积，而较大直径的冲头则相反。

该现象似乎与文献［１７］的研究相悖，该文献指出
通常较小直径的冲头产生较小的损伤投影面积。

然而通过图６（ｂ）所示的冲击损伤超声 Ｃ扫图片
可以看出，在 ３５Ｊ、５０Ｊ和 ６０Ｊ３种冲击能量下，
小直径的冲头在 ４５°方向产生了较长的丝束劈
裂，其占总损伤投影面积的比例达 ６０％左右，而
较大直径的冲头则不易产生丝束劈裂现象。这是

因为在较高的冲击能量下，小直径的冲头更容易

造成厚度方向的损伤，从而使层压板背面产生明

显的丝束劈裂区域，增大了损伤投影面积。但需

要注意的是，丝束劈裂损伤对剩余强度的影响通

常较小。

此外，在相同的冲击能量下，条刃形冲头造成

的损伤投影面积最大，而立方角形冲头除３５Ｊ时由
于背面劈丝增加了损伤投影面积，从而比２５．４ｍｍ

３２２１
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的半球形冲头造成的损伤投影面积稍大外，其他

情况下其造成的损伤投影面积最小。这是因为条

刃形冲头的冲击接触面积更大，从而造成了更大

面积的损伤。而立方角形冲头的冲击接触面积相

对较小，从而造成了更集中的损伤。由于立方角

形冲头造成的损伤更为集中，因此在厚度方向损

伤严重，试件背面更容易产生劈丝。这一点可以

从图６（ｂ）试件的 Ｃ扫图片上较为直观地印证。
当冲击能量变化时，不同冲头造成的凹坑深

度的变化规律不同。Ｈ１２．７半球形冲头和立方角
形冲头最先产生较深的凹坑，但 Ｈ１２．７半球形冲
头随着冲击能量增加很快发生穿透（如图６（ａ）所
示，出现边缘整齐的断裂带），而立方角形冲头随

着冲击能量增加凹坑深度的变化量则在减少。条

刃形冲头也较为典型，其在初始冲击能量下的凹

坑深度最小，但随着冲击能量增加很快发生了穿

透。这说明随着冲击能量增加，不同的冲头使层

压板产生凹坑的能力不同。

由于凹坑深度主要与冲击接触面的压强有

关，因此从几何学方面研究了不同冲头对应的冲

击接触面投影面积和凹坑深度的函数关系（见

图７），并详细分析了本文中的 ５种冲头对应的冲
击接触面投影面积与凹坑深度的关系曲线（见

图８），Ｄ为直径，ｄ为冲头尖部至阴影面积的距
离，Ｓ为阴影部分面积，Ｌ为长度。显而易见，对
于本文中的５种冲头，冲头对应曲线的斜率与其
使层压板产生凹坑的能力呈负相关性，即冲头对

应曲线的斜率越大，则其越不容易使层压板产生

凹坑；反之，冲头对应曲线的斜率越小，则其越容

易使层压板产生凹坑。由图 ８可以看出，当凹坑
深度（冲击能量）较小时，立方角形冲头对应曲线

的斜率最小，Ｈ１２．７冲头、Ｈ１６冲头和 Ｈ２５．４半
球形冲头依次次之，而条刃形冲头对应曲线的斜

率最大。这说明在凹坑深度（冲击能量）较小时，

立方角形冲头最容易使层压板产生凹坑，而条刃

形冲头则最不容易使层压板产生凹坑。这与表３
中 ３５Ｊ冲击能量下凹坑深度相一致。此外，由
图８还可以看出，当随着凹坑深度（冲击能量）增
加时，立方角形冲头对应曲线的斜率逐渐增大，而

Ｈ１２．７半球形冲头和条刃形冲头对应曲线的斜率
最先达到了０。这说明随着凹坑深度（冲击能量）
增加，立方角形冲头使层压板凹坑深度继续增加

的能力逐步变小，而 Ｈ１２．７半球形冲头和条刃形
冲头使层压板凹坑深度继续增加的能力逐步变

大，并会迅速使层压板发生穿透。这与表 ３中凹
坑深度的变化规律相一致。

图 ７　不同冲头类型对应的冲击接触面投影面积和

凹坑深度的函数关系

Ｆｉｇ．７　Ｆｕｎｃｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎａｒｅａｏｆｉｍｐａｃｔ

ｃｏｎｔａｃｔｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｄｅｎｔｄｅｐｔｈｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔｏｒｔｙｐｅｓ

２）铺层比例的影响
由表３可以看出，对于 Ｈ１６冲头的情况，Ｌ１铺

层产生的凹坑深度分别为０．３７９ｍｍ、１．２７４ｍｍ和
２．４５４ｍｍ，比 Ｌ２铺层产生的凹坑深度分别大
４．４％、２１％和５０％。这很可能是因为 Ｌ１铺层试
件的弯曲刚度比Ｌ２铺层试件的弯曲刚度小，因此
在相同的冲击能量下 Ｌ１铺层的试件更容易在局
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图 ８　５种冲头对应的冲击接触面投影面积与
凹坑深度的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎａｒｅａｏｆｉｍｐａｃｔｃｏｎｔａｃｔ
ｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｄｅｎｔｄｅｐｔｈｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｆｉｖｅｉｍｐａｃｔｏｒｓ

部产生更大的弯曲变形，从而产生更显著的凹坑。

然而与凹坑深度差异显著所不同的是，在相同的

冲击能量下 Ｌ１铺层试件产生的损伤投影面积
（分别为１２３２ｍｍ２、１９８５ｍｍ２和 ２５３９ｍｍ２）与
Ｌ２铺层产生的损伤投影面积（分别为 １１９６ｍｍ２、
２０５０ｍｍ２和 ２７２３ｍｍ２）最大差异仅为６．７％。
因此可以认为，铺层比例对损伤面积虽然有影响，

但该影响十分有限。

２．１．２　冲 击 力
图９为不同冲头在 ３种冲击能量下的冲击

力时间历程曲线。为了消除环境信号的干扰，采
用快速傅里叶变换方法（ＦＦＴ）对其进行了滤波处
理。可以看出，不同冲头产生的冲击力时间曲线

图 ９　不同冲头的冲击力时间曲线

Ｆｉｇ．９　Ｉｍｐａｃｔｆｏｒｃｅｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔｏｒｓ
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完全不同。图９（ａ）是典型的冲击力时间历程曲
线，在冲击的初始阶段，冲击力随时间线性增加，

在达到特征冲击力 ＦＩ时试件刚度发生了明显的

改变，此时试件内部开始产生分层损伤
［１７，２０］

。随

着冲击力不断增大，分层也不断增加，并在达到最

大冲击力 ＦＩＩ后试件刚度发生剧烈地下降，此时试

件内部产生纤维断裂
［１７，２０］

。因此通过冲击力曲

线的２个特征冲击力（ＦＩ和 ＦＩＩ）可以判断试件的
分层和纤维断裂发生的时刻。

由图９（ａ）～（ｃ）可以看出，３种半球形冲头
造成层压板初始分层损伤所需要的冲击力 ＦＩ均
在６ｋＮ左右，没有显著的差别；而 ３种冲头产生
的最大冲击力 ＦＩＩ却显著不同。Ｈ１２．７冲头在３种
冲击能量下产生的冲击力在１３ｋＮ左右时出现了
剧烈地下降，这时层压板内部产生了明显的纤维

断裂。Ｈ１６冲头在 ３５Ｊ的冲击能量下最大冲击
力约为１３ｋＮ，但没有出现剧烈地下降，而在冲击
能量为５０Ｊ和６０Ｊ时，最大冲击力ＦＩＩ在１４ｋＮ左
右，并出现剧烈下降，说明此时层压板开始产生纤

维断裂。而 Ｈ２５．４冲头在最大冲击力为 １７ｋＮ
左右时冲击力曲线尚未剧烈下降，说明此时层压

板尚未出现纤维断裂。可以看出，半球形冲头的

直径越大，其造成层压板纤维损伤所需要的冲击

力就越大。

由图９（ｄ）可以看出，条刃形冲头造成层压板
初始分层损伤所需要的冲击力 ＦＩ为 １０ｋＮ左右，
高于其他的冲头，可见条刃形冲头需要更大的冲

击力才能使层压板产生初始分层。而条刃形冲头

造成纤维断裂所需的冲击力 ＦＩＩ在 １５ｋＮ左右，与
Ｈ１６冲头相近，但其出现纤维断裂后冲击力剧烈
下降至不到１ｋＮ，说明此类冲头一旦造成纤维断
裂则层压板很快发生穿透现象。

由图９（ｅ）可以看出，立方角形冲头在 ３种冲
击能量下表现出了相似的冲击行为，其造成层压

板初始分层损伤和纤维断裂损伤所需要的冲击力

分别为不到 ２ｋＮ（对应 ＦＩ）和 ８ｋＮ左右（对应
ＦＩＩ），均远低于其他冲头。可见此类冲头更容易
使层压板产生初始分层和纤维断裂。这是因为该

类冲头较为尖锐，冲击力较小时试件内部即会造

成初始分层和纤维断裂。此外，还观测到了此类

冲头特有的冲击行为，即在试件出现纤维断裂造

成冲击力陡降后又出现了新的冲击力峰值 ＦＩＩＩ。
这与 ２．１．１节对该冲头的几何分析相一致，虽然
立方角形冲头更容易使层压板产生初始分层和纤

维断裂，但随着冲击能量增加，其几何特征决定了

其在冲击过程的后期会遭遇更大的阻力。

对比图９（ｂ）和图 ９（ｆ）可以看出，在 Ｈ１６冲
头情况下，Ｌ２铺层的初始分层损伤所需要的冲击
力 ＦＩ为６ｋＮ左右，与 Ｌ１铺层无显著差异；而 Ｌ２
铺层的纤维断裂损伤所需要的冲击力 ＦＩＩ为
１５ｋＮ左右，比 Ｌ１铺层高约 ８％，说明 Ｌ２铺层的
纤维断裂损伤阻抗能力略高于 Ｌ１铺层。该现
象与 Ｌ２铺层的凹坑深度略低于 Ｌ１铺层的凹坑
深度相一致。

２．１．３　冲击能量
图１０为不同冲头在 ３种冲击能量下的试件

吸收能量时间历程曲线。可以看出，不同冲头产
生的试件吸收能量时间曲线完全不同。图 １０（ａ）
是典型的试件吸收能量时间历程曲线，在冲击的
初始阶段，冲头的动能随时间一部分转化为试件

的弹性势能，另一部分用于产生分层和纤维断裂

等损伤。在达到最大转化能量 Ｅｍａｘ时，冲头的动
能变为０Ｊ，试件存储的弹性势能开始再次转化为
冲头的动能，并在某一能量水平下与冲头发生分

离。此时最大转化能量 Ｅｍａｘ与冲头动能之差即为
试件最终吸收的冲击能量 Ｅａｂ。该能量主要用于
产生试件的损伤，包括凹坑、分层和纤维断裂等。

因此通过观察试件吸收的冲击能量 Ｅａｂ可以判断
试件损伤的严重程度。

由图１０（ａ）～（ｃ）可以看出，在冲击能量为
３５Ｊ时，Ｈ１２．７冲头对应的能量吸收量为 ２７．１Ｊ，
明显高于 Ｈ１６冲头的 １９．２Ｊ和 Ｈ２５．４冲头的
１２．７Ｊ。这也再次印证了 Ｈ１２．７冲头造成的试件
损伤更严重，产生了较多的纤维断裂，这与

图９（ａ）中对冲击力曲线的分析相一致。随着冲
击能量增加至 ５０Ｊ，Ｈ１２．７冲头对应的能量吸收
量为４０．４Ｊ，仍高于 Ｈ１６冲头的 ３９．９Ｊ和 Ｈ２５．４
冲头的２４．２Ｊ。且随着冲击能量增加，同一冲头
的能量吸收率也增加。当冲击能量继续增加至

６０Ｊ时，Ｈ１２．７冲头对应的能量吸收率接近
１００％，此时冲头已经穿透试件并嵌入其中，因
此冲击能量几乎全部用于产生试件的损伤，与

图 ９（ｄ）中冲击力曲线的急剧下降相一致。此
外，其他 ２种冲头的冲击能量吸收率也进一步
提高。

由图１０（ｄ）可以看出，在冲击能量为３５Ｊ时，
条刃形冲头对应的能量吸收量为 １２．３Ｊ，能量吸
收率也相对较低，说明此时试件主要产生了分层

损伤，与图９（ｄ）中冲击力曲线没有出现陡降现象
相一致。随着冲击能量增加至 ５０Ｊ，条刃形冲头
的能量吸收率接近 １００％，此时试件虽然未被完
全穿透但冲头已经嵌入了试件且几乎没有发生回
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弹，因此冲击能量被完全吸收。当冲击能量继续

增加至６０Ｊ，冲击转化能量在 ５０Ｊ左右即开始平
稳，此时试件已经被穿透，冲头继续前进与试件

断裂面摩擦吸收冲击能量，因此冲击能量吸收

较为缓慢，在 ７ｍｓ左右才达到峰值 ６０Ｊ。随后
冲头根部的挡块接触试件后使试件产生一定的

弯曲变形，随后与试件一起产生轻微的回弹，随

着弹性势能的释放，试件最终吸收的冲击能量

为 ５７．７Ｊ。
由图１０（ｅ）可以看出，立方角形冲头在 ３种

冲击能量下表现出相似的冲击能量吸收行为，且

能量吸收率均介于 ７７％ ～８４％之间。由于立方
角形冲头较为尖锐，冲击力较小时试件内部即出

现了严重的纤维断裂，因此能量吸收率一直相对

较高。当冲击能量增大时，由于冲击接触面积的

显著增加，试件纤维断裂情况不像 Ｈ１２．７和条刃
形冲头一样迅速增加，因此最终的冲击能量吸收

率并没有非常显著的改变。

对比图１０（ｂ）和图１０（ｆ）可以看出，在冲击能
量为３５Ｊ时，Ｌ１铺层对应的能量吸收量为１９．２Ｊ，
而 Ｌ２铺层对应的能量吸收量为 １５．０Ｊ，Ｌ１铺层
略高于 Ｌ２铺层。此时２种铺层对应的主要损伤

图 １０　不同冲头对应的试件吸收能量时间曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｓｐｅｃｉｍｅｎａｂｓｏｒｂｅｄｅｎｅｒｇｙｔｉｍｅｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔｏｒｓ
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形式均为分层，由表３可知 Ｌ１铺层试件的分层面
积比Ｌ２铺层试件略高，与能量吸收情况基本相一
致。随着冲击能量增加至 ５０Ｊ，Ｌ１铺层对应的能
量吸收量为３９．９Ｊ，而 Ｌ２铺层对应的能量吸收量
为２３．３Ｊ，Ｌ１铺层明显高于 Ｌ２铺层，说明 Ｌ２铺
层的冲击损伤阻抗能力高于 Ｌ１铺层。根据
２．１．２节中对冲击力曲线的分析可知，此时 Ｌ１铺
层试件产生了纤维断裂，而Ｌ２铺层试件仍以分层
为主，因此Ｌ１铺层试件吸收的冲击能量显著高于
Ｌ２铺层试件。当冲击能量继续增加至６０Ｊ时，Ｌ１
铺层和 Ｌ２铺层对应的冲击能量吸收量分别为
５０．１Ｊ和５３．８Ｊ，能量吸收率均较高且无显著差
异。根据 ２．１．２节中对冲击力曲线的分析，此时
２种铺层试件均产生了严重的纤维断裂，因此两
者均吸收了较多的冲击能量。

２．２　剩余拉伸强度分析
２．２．１　拉伸断裂结果

试件冲击后剩余拉伸强度汇总结果如表４所
示，而未冲击试件的拉伸强度为 ５３３ＭＰａ。试件
的剩余拉伸强度主要与内部纤维断裂程度有关，

内部纤维断裂程度越严重，则剩余拉伸强度越低，

反之则剩余拉伸强度越高。

对比３种半球形冲头可以发现，在 ３种冲击
能量下，Ｈ１２．７冲头对应的剩余拉伸强度均低于
Ｈ１６冲头和 Ｈ２５．４冲头。显然，这说明了 Ｈ１２．７
冲头造成了更严重的纤维断裂，因此对应的剩余

拉伸强度也越低。

对于条刃形冲头，在冲击能量为 ３５Ｊ时，试
件剩余拉伸强度为 ４２７ＭＰａ，高于 Ｈ１２．７冲头和
Ｈ１６冲头，但略低于 Ｈ２５．４冲头。在低能量时条
刃形冲头的冲击接触面积相对较大，因此试件损

伤相对较小，剩余拉伸强度相对较大。随着冲击

能量增加至 ５０Ｊ，试件剩余拉伸强度剧烈下降至
３０５ＭＰａ。根据前述冲击力和冲击能量分析可
知，此时试件出现了严重的纤维断裂，因此剩余拉

伸强度急剧下降。当冲击能量继续增加至 ６０Ｊ
时，剩余拉伸强度缓慢下降至２８６ＭＰａ。说明对于

表 ４　拉伸实验结果汇总

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｕｍｍａｒｙｏｆｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ

铺层代码 冲头代码
剩余拉伸强度／ＭＰａ

３５Ｊ ５０Ｊ ６０Ｊ

Ｌ１
Ｈ１２．７ ３５７ ３５５ ３３７
Ｈ１６ ４０４ ３７２ ３５７
Ｈ２５．４ ４５９ ３９９ ３６７

Ｓｔｒｉｐ ４２７ ３０５ ２８６

Ｌ２ Ｃｏｒｎｅｒ ３８８ ３６９ ３５５

Ｈ１６ １０２１ ９２８ ８２４

条刃形冲头情况，试件内部出现明显的纤维断裂

后，继续增加冲击能量对剩余强度的影响逐渐

降低。

对于立方角形冲头，在冲击能量为 ３５Ｊ时，
剩余拉伸强度为 ３８８ＭＰａ，相对较低。这是因为
立方角形冲头相对较尖锐，在较低冲击能量时即

产生了较严重的纤维断裂，从而造成较低的剩余

拉伸强度。而随着冲击能量继续增加至 ５０Ｊ和
６０Ｊ，试件的剩余拉伸强度降低至３６９ＭＰａ和３５５
ＭＰａ，下降幅度相对较小。这是因为随着凹坑深
度增加，立方角形冲头的几何特征决定了其会遭

遇更大的阻力，因此其使试件继续产生纤维断裂

的能力降低，从而试件剩余拉伸强度的变化也不

显著。

对比Ｌ１铺层和Ｌ２铺层的试件剩余拉伸强度
可以看出，在相同的冲击能量下，Ｌ１铺层对应的
剩余拉伸强度均小于 Ｌ２铺层对应的剩余拉伸强
度。这是因为 Ｌ２铺层的 ０°铺层比例更高，而拉
伸强度主要由 ０°铺层的纤维提供，因此 Ｌ２铺层
表现出更高的拉伸强度。此外，可以看出Ｌ１铺层
的剩余拉伸强度下降率比 Ｌ２铺层平缓。这主要
是因为 Ｌ２铺层的 ０°铺层比例更高，试件内部出
现纤维断裂后，其在拉伸载荷下表现出更高的应

力集中，从而剩余拉伸强度下降也越明显。２种
铺层试件的典型拉伸断裂形貌如图 １１所示。可
以看出，Ｌ１铺层的断裂面主要发生在 ±４５°方向，
而 Ｌ２铺层的断裂面主要在横截面方向。这主要
是因为 Ｌ１铺层的 ±４５°方向的铺层比例较高，其
失效主导了试件的整体失效，因此试件断裂面为

±４５°方向；而 Ｌ２铺层的 ０°方向的铺层比例相对
较高，其失效主导了试件的整体失效，因此试件断

裂面为横截面方向。

２．２．２　拉伸应力位移曲线
图１２为不同冲头对应的冲击后拉伸应力位

移曲线。可以看出，这些曲线在 ５ｍｍ左右存在
一个斜率转折点，即在转折点之前近似为线弹性

图 １１　试件典型拉伸断裂形貌

Ｆｉｇ．１１　Ｔｙｐｉｃａｌｔｅｎｓｉｌｅｆｒａｃｔｕｒｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｔｅｓｔｓｐｅｃｉｍｅｎｓ
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图 １２　不同冲头条件下的拉伸应力位移曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｓｓｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｍｐａｃｔｏｒｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

阶段，到达转折点之后试件刚度发生明显变化。

在线弹性阶段内，虽然不同的冲头和冲击能

量造成的试件损伤程度各不相同，但试件的拉伸

刚度却几乎没有差异。这是因为冲击损伤纤维断

裂区域与试件尺寸相比仍然较小，而拉伸刚度反

映试件的整体特性，因此在线弹性阶段，不同情况

下的拉伸刚度几乎一致。

曲线在转折点之后斜率发生下降，即试件刚

度发生了一定程度的下降，这说明试件在加载至

一定应力水平时发生了塑性变形。这些塑性变形

很可能是试件内部的纤维断裂由冲击点处向两边

逐步扩展造成的，因为试件刚度主要由承载的纤

维数量决定，所以承载的纤维数量减少导致了试

件刚度的降低。此外，这些曲线没有发生显著的

陡降现象，这说明纤维断裂的过程是相对稳定的。

３　结　论

本文通过实验方法研究了 Ｍ２１／ＩＭＡ复合材
料层压板在不同冲头类型和不同冲击能量下的冲

击行为及冲击后剩余拉伸强度。得出了以下

结论：

１）在较高的冲击能量下，层压板背面产生劈

９２２１
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丝时，不同冲头产生的凹坑深度与损伤面积不一

定呈负相关的关系。而由于小直径的冲头通常造

成更严重的劈丝，因此通常其造成的损伤面积也

更大。但当不考虑劈丝情况时，小直径的冲头造

成的损伤面积通常较小，而造成的凹坑更为严重。

２）在较高的冲击能量下，立方角形冲头造成
的损伤集中且损伤面积较小，对应的拉伸强度也

更高，因此其通常不是关键的冲击威胁情形。而

条刃形冲头造成的影响较大，其比相似尺寸的半

球形冲头更容易造成层压板穿透，且对应的层压

板拉伸强度下降剧烈，因此其是关键的冲击威胁

情况。

３）在相同冲击条件下，铺层比例对层压板的
纤维损伤阻抗能力有显著影响，弯曲刚度较大的

层压板的纤维损伤阻抗能力更高。但铺层比例对

损伤面积的影响十分有限。

４）冲击过程中试件的纤维断裂消耗较多的
冲击能量，而分层损伤消耗的冲击能量相对较少。

因此计算能量吸收率也可以作为估计层压板损伤

的一种方法。

５）铺层比例影响了层压板的拉伸断裂形貌，
±４５°铺层比例较高的层压板，其拉伸断裂面为
±４５°方向；而０°方向铺层比例较高的层压板，其
拉伸断裂面为横截面。

６）在线弹性范围内，冲击损伤几乎不会影响
复合材料层压板的刚度，但在达到一定的拉伸应

力时冲击损伤会发生缓慢地扩展，从而使层压板

发生塑性变形，刚度也随之发生较明显的改变。
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ｉｍｐａｃｔ［Ｊ］．ＡＲＰＮＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉｅｎｃｅｓ，

２０１４，９：３２０３２５．

［２６］ＫＨＡＮＨＡ，ＮＩＧＡＲＭ，ＣＨＡＵＤＨＲＹＩＡ．Ｔｅｎｓｉｌｅｂｅｈａｖｉｏｒｏｆ

ｕｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｃａｒｂｏｎｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｆｏｒａｅｒｏｓｐａｃｅｓｔｒｕｃ

ｔｕｒｅｓｕｎｄｅｒｖａｒｙｉｎｇｓｔｒａｉｎｒａｔｅｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＭａ

ｔｅｒｉａｌｓ，２０１５，７９８：３５７３６１．

［２７］ＭＯＳＡＬＬＡＭＡ，ＳＬＥＮＫＪ，ＫＲＥＩＮＥＲＪ．Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｒｅｓｉｄｕａｌ

ｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｃａｒｂｏｎ／ｅｐｏｘｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｌｏｗ

ｅｎｅｒｇｙｉｍｐａｃｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００８，２１

（４）：２４９２５８．

［２８］ＡＳＴＭＣｏｍｍｉｔｔｅｅ．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｍｅａｓｕｒｉｎｇｔｈｅｄａｍ

ａｇｅｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｏｆａｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｐｏｌｙｍｅｒｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅｔｏ

ａｄｒｏｐｗｅｉｇｈｔｉｍｐａｃｔｅｖｅｎｔ：ＡＳＴＭ Ｄ７１３６／Ｄ７１３６Ｍ１５［Ｓ］．

ＷｅｓｔＣｏｎｓｈｏｈｏｃｋｅｎ：ＡＳＴＭＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１５．

［２９］ＡＳＴＭＣｏｍｍｉｔｔｅｅ．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｏｍｐｒｅｓｓｉｖｅｒｅｓｉｄｕ

ａｌｓｔｒｅｎｇｔｈｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｄａｍａｇｅｄｐｏｌｙｍｅｒｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ｐｌａｔｅｓ：ＡＳＴＭ Ｄ３０３９／Ｄ３０３９Ｍ１４［Ｓ］．ＷｅｓｔＣｏｎｓｈｏｈｏｃｋｅｎ：

ＡＳＴＭＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１２．

［３０］ＤＡＮＩＥＬＷ，ＨＹＯＮＮＹＫ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｉｍｐａｃｔｏｒｒａｄｉｕｓｏｎｌｏｗｖｅ

ｌｏｃｉｔｙｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｏｆｇｌａｓｓ／ｅｐｏｘｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓ，２０１２，４６（２５）：３１３７３１４９．

［３１］ＨＩＴＣＨＥＮＳ，ＫＥＭＰＲ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｔａｃｋｉｎｇｓｅｑｕｅｎｃｅｏｎｉｍ

ｐａｃｔｄａｍａｇｅｉｎａｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒ／ｅｐｏｘｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｏｓ

ｉｔｅｓ，１９９５，２６（３）：２０７２１４．

［３２］ＬＩＴ，ＹＡＮＧＹ，ＹＵＸ，ｅｔａｌ．Ｍｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｆｒａｃ

ｔｕｒｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｏｆＣ／ＳｉＣｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｂａｌｌｉｓｔｉｃｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｅｒａｍｉｃｓＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，２０１７，４３：６９１０

６９１８．　

［３３］ＬＩＴ，ＭＯＪ，ＹＵＸ，ｅｔａｌ．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌｂｅｈａｖｉｏｒｏｆＣ／ＳｉＣｃｏｍｐｏｓ

ｉｔｅｓｕｎｄｅｒｈｙｐｅｒｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍｐａｃｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ：Ｍｉｃｒｏ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ｄａｍａｇｅａｎｄｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔＡ：

ＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，２０１６，８８：１９２６．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍｐａｃｔｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌｔｅｎｓｉｌｅ
ｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓ

ＧＵＡＮＱｉｎｇｙｕ１，２，ＦＥＮＧＪｉａｎｆｅｉ３，ＸＩＡＰｉｎｑｉ１，，ＷＵＧｕａｎｇｈｕｉ４

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＣｅｎｔｅｒ，ＳｈａｎｇｈａｉＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＣｏｍｍｅｒｃｉａｌＡｉｒｃｒａｆｔＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａＬｔｄ．，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１２１０，Ｃｈｉｎａ；

３．ＴｅｓｔＶｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒ，ＳｈａｎｇｈａｉＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＣｏｍｍｅｒｃｉａｌＡｉｒｃｒａｆｔＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆ

ＣｈｉｎａＬｔｄ．，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１２１０，Ｃｈｉｎａ；　４．ＣｏｍｍｅｒｃｉａｌＡｉｒｃｒａｆｔＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａＬｔｄ．，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１２１０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｉｍｐａｃｔｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓａｒｅｅｘ
ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｌｙｓｔｕｄｉｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｉｍｐａｃｔｏｒｔｙｐｅａｎｄｌａｙｕｐｔｙｐｅｏｎｔｈｅｉｍｐａｃｔｒｅｓｐｏｎｓｅｓ
ｏｆｌａｍｉｎａｔｅｓａｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｂｙｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｓ，ａｎｄｄａｍａｇｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｒｅｅｖａｌｕａｔｅｄｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｄｅｎｔ
ｄｅｐｔｈ，ｄａｍａｇｅｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎａｒｅａ，ｉｍｐａｃｔｆｏｒｃｅａｎｄｉｍｐａｃｔｅｎｅｒｇｙｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｔｅｎｓｉｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅ
ａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅｌａｍｉｎａｔｅｓａｆｔｅｒｉｍｐａｃｔａｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄｂｙｑｕａｓｉｓｔａｔｉｃｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，
ｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｉｍｐａｃｔｏｒｔｙｐｅａｎｄｌａｙｕｐｔｙｐｅｏｎｔｈｅｉｍｐａｃｔｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｒｅｓｉｄｕａｌｔｅｎｓｉｌｅ
ｓｔｒｅｎｇｔｈｏｆｔｈｅｌａｍｉｎａｔｅｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔ：ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｉｍｐａｃｔｏｒｔｙｐｅｏｎｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅ
ｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｉｓｃｌｏｓｅｌｙｒｅｌａｔｅｄｔｏｔｈｅｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎａｒｅａｏｆｉｍｐａｃｔｃｏｎｔａｃｔｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｔｈｅ
ｄｅｎｔｄｅｐｔｈ；ｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｉｍｐａｃｔｅｎｅｒｇｙ，ｔｈｅｓｔｒｉｐｉｍｐａｃｔｏｒｉｓａｃｒｉｔｉｃａｌｉｍｐａｃｔｔｈｒｅａｔｔｏｄａｍａｇｅ，
ｗｈｉｌｅｔｈｅｄａｍａｇｅｃａｕｓｅｄｂｙｃｏｒｎｅｒｉｍｐａｃｔｏｒｉｓｒｅｌａｔｉｖｅｌｙｎｏｔｓｅｒｉｏｕｓ；ｔｈｅｔｙｐｅｏｆｌａｙｕｐｈａｓａｒｅｍａｒｋａｂｌｅｉｎｆｌｕ
ｅｎｃｅｏｎｔｈｅｉｍｐａｃｔｄａｍａｇｅｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｔｅｎｓｉｌｅｆｒａｃｔｕｒｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｔｈｅｌａｍｉｎａｔｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ；ｌａｍｉｎａｔｅ；ｉｍｐａｃｔｏｒｓｈａｐｅ；ｉｍｐａｃｔｂｅｈａｖｉｏｒ；ｔｅｎｓｉｌｅｓｔｒｅｎｇｔｈ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００５０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００５１９１４：１３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００５１９．１２３２．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｐｑ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２１年 ６月
第４７卷 第６期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ６

　收稿日期：２０２００４１３；录用日期：２０２００７２５；网络出版时间：２０２００８０４０９：４４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０３．１７５２．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：王宽诚教育基金“先进偏振遥感技术与应用国际团队”（ＧＪＴＤ２０１８１５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｙｉ＠ａｉｏｆｍ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：吴洋，王羿，于新宇，等．静态随机存储器在轨自检算法研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（６）：１２３３１２４０．
ＷＵＹ，ＷＡＮＧＹ，ＹＵＸＹ，ｅｔａｌ．ＡｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｉｎｏｒｂｉｔＳＲＡＭｆｏｒｓｅｌｆｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ
ａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（６）：１２３３１２４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０１４０

静态随机存储器在轨自检算法

吴洋１，王羿２，，于新宇２，许智龙２，任放３，黄缙３

（１．中国科学技术大学，合肥 ２３００２６；　２．中国科学院 安徽光学精密机械研究所，合肥 ２３００３１；
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　　摘　　　要：静态随机存储器（ＳＲＡＭ）在轨自检应用于星载电子设备上电初始化过程
中，能够在电子设备开始工作前发现存储器的故障单元，为评估电子设备健康状态提供依据。

分析了 ＳＲＡＭ的结构和常见的故障原理，针对在轨应用这一特殊背景开展研究，提出了对典
型测试算法的改进方案。在完成对改进方案的分析和评价后，以 ８Ｋ×８ｂｉｔ存储器为例开展
算法的实现，并验证了改进方案的可行性。与典型测试算法相比，所提改进方案具有资源开销

少、故障覆盖率高等优点。

关　键　词：静态随机存储器（ＳＲＡＭ）；在轨自检；Ｍａｒｃｈ算法；集成电路测试；航天产品
中图分类号：ＴＰ３０１．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２３３０８

　　静态随机存储器（ＳｔａｔｉｃＲａｎｄｏｍＡｃｃｅｓｓＭｅｍ
ｏｒｙ，ＳＲＡＭ）广泛应用于星载电子设备中。星载微
处理器技术的不断发展，对数据处理的要求逐渐

提升。传统的微处理器（例如 ８０３２）是从 ＰＲＯＭ
中读取程序，从 ＳＲＡＭ中读取或存放数据。而高
性能微处理器（例如 ＴＳＣ６９５Ｆ、ＢＭ３８０３、ＤＳＰ等）
则是从 ＳＲＡＭ中读取程序并执行，这对 ＳＲＡＭ的
可靠性提出了更高的要求。与此同时，存储器自

身也在不断发展，容量越来越大、集成度越来越

高、芯片尺寸越来越小、工作频率越来越高。这些

优点也产生了制造环节多、工艺复杂等不利因素，

容易出现缺陷甚至物理故障
［１４］
。

国内外学者及航天专业的研究人员对 ＳＲＡＭ
的使用及测试做了大量而深入的研究，包括测试

算法、可靠性使用方法、测试电路方案等多项内

容，从芯片设计、应用案例到软件控制算法等多方

面，极大地促进了 ＳＲＡＭ的发展。这些研究有的
从微电子、集成电路设计的方面进行研究

［５６］
，通

过对存储单元电路结构进行优化，内建自测试电

路或增加纠错电路等，保证存储单元故障时仍能

正常工作；有的从存储器生产完成后测试的方面

进行研究
［７９］
，通过测试算法，逐个存储单元进行

检查，通过优化算法，在尽可能短的时间内完成覆

盖所有测试项，保证器件出厂时所有存储单元均

工作正常；还有从在轨应用的角度出发
［１０］
，研究

各种检错纠错的算法，保证存储器在空间环境中发

生单粒子翻转效应（ＳＥＵ）时，用最少的资源和最简
单的方案将翻转的存储单元纠正。然而，ＳＲＡＭ在
轨自检方法的研究情况相对较少。

ＳＲＡＭ自检，通常发生在星载电子设备的初
始化过程中，即从电子设备上电到开始正常工作

之前。这段时间微处理器通常完成寄存器配置、

接口芯片使能和参数设置，复杂的 ＣＰＵ还包括操
作系统的加载和启动过程。ＦＰＧＡ作为控制器的
系统，主要是复位过程中寄存器的初始化工作等。

ＳＲＡＭ在轨自检具备以下几个特点：①存储

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106015&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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器电路连接方式与正常使用时一致，无法完全按

照元器件生产完成后的测试方法进行测试；②存
储器的主要故障原因是力学造成引脚与焊盘接触

不良，空间辐射环境
［１１１２］

或器件老化造成部分存

储单元失效；③自检时间要求短，资源消耗有限；

④需要将自检结果下传到地面，且数据应尽可能
精简。

ＳＲＡＭ在轨自检，用较小的资源开销，在设备
开始运行前对器件做一个检查并上报自检结果，

有利于地面了解存储器的状态。当检出故障时能

对故障进行定位，并分析造成的影响。对于用

ＦＰＧＡ控制 ＳＲＡＭ的电子系统，还可以依据故障
地址，通过改变参数存放位置的方法避开发送故

障的存储单元，因此研究 ＳＲＡＭ在轨自检的方法
是十分重要而且有意义的

［１３１６］
。

１　ＳＲＡＭ的结构和故障模式
１．１　ＳＲＡＭ结构简述

ＳＲＡＭ主要由存储单元、地址译码电路和读
写逻辑电路构成，如图１所示。

图 １　ＳＲＡＭ结构简图

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＳＲＡＭ

　　存储单元的一个最小存储单位通常由６个晶
体管构成，其中２个被称为选择管，另外４个被称
为存储管。存储单元以阵列形式排列，因此地址

译码设计为行译码和列译码２部分。除了译码单
元外，地址译码电路还包括地址寄存器用于缓冲

地址信号，便于接入总线。读写逻辑电路由读写

控制器和数据寄存器构成。

存储器读数据的原理为：地址译码器对地址

寄存器中的地址进行译码，确定要访问的存储单

元的行和列，然后在读写逻辑电路的控制下将数

据从存储单元放入数据寄存器中。写数据的原理

与读数据相反，是将数据存储器的数据存入存储

单元的过程。ＳＲＡＭ的读写都是按照字节进行，
因此在存储单元的访问时，先通过字线选择行，再

通过位线同时选中该行的所有列。

１．２　ＳＲＡＭ故障模式
研究 ＳＲＡＭ自检或者测试方法，应针对其各

种故障模式及特点，有针对性的进行分析，并提出

检测方法，这样对实际应用有较强的指导作用。

根据 ＳＲＡＭ的结构分析，存储单元、地址译
码电路和读写逻辑电路发生故障时，均会造成整

个器件的失效
［１７１８］

。当存储单元未失效，而读写

逻辑电路和地址译码电路故障时，也会出现读或

者写与预期结果不一致的现象。因此可以将

ＳＲＡＭ整体作为研究对象，分析其故障模式。
无故障（即工作正常）的定义可以表述为：可

以访问存储单元的任何位置，任意改变该位置的

存储单元逻辑值（０或者 １），改变时不受当前存
储单元逻辑值的影响，且不改变其他存储单元的

逻辑值。图２直观的表述了该定义。
根据该定义，ＳＲＡＭ故障可以分为非耦合故

障和耦合故障 ２类，分类的标准是某个存储单元
故障，是否会引起其他单元故障。如果对某存储

器进行操作引起其他存储单元状态发生改变，则

归为耦合故障一类，否则为非耦合故障。２种故
障及类型如图３所示。

非耦合故障主要有固定故障和转换故障

２种。固定故障指存储单元的状态恒定为０或者１，

图 ２　无故障存储单元状态转换示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔａｔｅｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｏｆ

ｎｏｎｆａｉｌｅｄｍｅｍｏｒｙｕｎｉｔ

４３２１
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　第 ６期 吴洋，等：静态随机存储器在轨自检算法

图 ３　ＳＲＡＭ故障类型

Ｆｉｇ．３　ＣａｔｅｇｏｒｙｏｆＳＲＡＭｆａｕｌｔｓ

无论对该单元写 ０或者写 １，存储单元的状态均
不变。转换故障也可以认为是存储故障的一种特

殊情况，指存储单元的状态不能从 ０转换为 １，或
者不能从１转换为０。一个存储单元一次只有一
个状态，因此不会同时出现２种情况的转换故障。

耦合故障分为反码耦合故障、定值耦合故障、

状态耦合故障、桥接耦合故障和图形敏感故障等。

这些故障都是因为芯片在制造过程中出现的短

接、缺陷或寄生效应等情况，使一个存储单元的状

态可能会因为其他某个或者某几个单元状态的改

变而改变。以反码耦合故障为例，在对一个存储

单元进行写操作时，另一个存储单元的状态会发

生取反。

与商用器件相比，针对星载电子设备使用的

ＳＲＡＭ需要额外的开展大量工作。在器件出厂前
除了要完成常规的测试，还要开展质量保证工作，

并进行环境与可靠性试验。器件装联到印制板

上，还需要经过单板测试、整机测试、装星后电测

试以及各项整机或者整星的环境与可靠性试验。

ＳＲＡＭ在发射前出现故障的概率极低，生产缺陷
造成的失效极低。因此 ＳＲＡＭ在轨失效模式的
研究重点，在发射环境、空间环境和器件老化造成

的失效。

发射环境主要考虑力学和低气压环境，火箭

发射过程中的低频振动对器件与电路板的连接造

成影响。封装设计不合适，电装存在虚焊，或者没

有采取力学加固措施都会造成器件引脚与焊盘脱

落、器件引脚与本体脱落等开路的现象，造成某个

地址线或者数据线不可用。火箭发射过程中气压

由常压迅速变为真空，低气压放电效应也会对器

件造成损害。

星箭分离且卫星入轨后，主要考虑空间环境

对器件造成的影响。空间环境中单粒子效应是需

要重点关注的。高能带电粒子通常会造成存储单

元状态翻转，也会存在将某个存储单元损坏的概

率，即造成了固定故障或者转换故障。器件老化

在存储单元、地址译码电路和读写逻辑电路三部

分都会存在，会造成器件性能下降，严重时整个器

件失效。综上，ＳＲＡＭ在轨故障模式主要为开路
故障、非耦合故障和芯片完全失效。

２　ＳＲＡＭ测试方法和测试算法

ＳＲＡＭ的测试，通常有３种方法，分别是处理
器直接访问法、直接存储单元访问法和存储器内

建自测试法。其中直接存储单元访问法要求访问

存储单元阵列，存储器内建自测试法通常在芯片

内设计自测试电路进行测试，这 ２种方法均不适
用于在轨自检。处理器直接访问法用嵌入式微处

理器或者 ＦＰＧＡ实现存储器测试算法，承担测试
矢量的生成及结果读取和判定，与在轨自检的软

硬件条件相符，能够高效的达到目的。

ＳＲＡＭ测试算法的基本思想是：对存储单元
进行读写，将读出的内容与最近一次写入的内容

比较，当值不一致时表明该存储单元故障。不同

的读写方法、不同遍历存储地址的方法构成了不

同的测试算法。通常使用算法复杂度和故障覆盖

率评价测试算法。这 ２项指标是相互制约的，当
复杂度较低时，测试过程时间短，但不能覆盖所有

故障类型；当复杂度较高时，能覆盖所有故障类

型，但耗时长。常见的测试算法包括 ＭＳＣＡＮ算
法、Ｍａｒｃｈ算法、Ｃｈｅｃｋｂｏａｒｄ算法、ＧａｌｌｏｐｉｎｇＰａｔｔｅｒｎ
算法和 Ｓｌｉｄｉｎｇ算法。常见故障检测算法对比情
况如表 １所示。表中的 Ｎ为存储器地址长度，其
中 Ｍａｒｃｈ算法测试复杂度适中、故障覆盖率较高
被广泛应用，并衍生出 ＭＡＴＳ算法、ＭａｒｃｈＣ算法
及 ＭａｒｃｈＣ＋算法等被广泛应用于存储器测试
领域。

表 １　故障检测算法对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｍｏｎｇｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

算法 测试复杂程度 故障检出率／％

ＭＳＣＡＮ ４Ｎ ４７

Ｍａｒｃｈ １０Ｎ～２６Ｎ ９０

Ｃｈｅｃｋｂｏａｒｄ １２Ｎ ８０

ＧａｌｌｏｐｉｎｇＰａｔｔｅｒｎ ２Ｎ２＋Ｎ ６５

Ｓｌｉｄｉｎｇ ２Ｎ２ ７０

　　Ｍａｒｃｈ算法基本原理为建立有限的状态机，
对 ＳＲＡＭ所有单元逐一进行读或者写的操作，通
过不断的、多次对每个单元进行读写操作，可检测

出较多的故障类型。不同版本的 Ｍａｒｃｈ算法本质
上是状态机不同。为了方便描述算法，定义操作

５３２１
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符号及含义如下：

１）↑表示按地址升序操作存储器，例如从地
址００００Ｈ依次加１操作到 ＦＦＦＦＨ。

２）↓表示按地址降序操作存储器，例如从地
址 ＦＦＦＦＨ依次减１操作到００００Ｈ。

３）‖表示任意顺序操作，升序降序均可。
４）Ｗ０、Ｗ１分别表示写０或者写１操作。
５）Ｒ０、Ｒ１分别表示读出结果为０或１。
典型的 Ｍａｒｃｈ算法用符号表示如图 ４所示。

由图可知，该算法通过写 ０读 ０和写 １读 １，按照
升序和降序遍历每个存储地址，实现存储器测试。

该方法复杂度为 １０Ｎ，以位（ｂｉｔ）为单元检测可以
检测出所有非耦合故障和大部分耦合故障。对于

在轨故障的检出，该方案存在２点不足：按字节写
全１或者全０，忽略了字节内的反码耦合故障；升
序和降序对于在轨 ＳＲＡＭ的主要故障类型效果
重合。基于此，适用于在轨自检的改进型算法如

图５所示。

图 ４　Ｍａｒｃｈ算法

Ｆｉｇ．４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＭａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ５　改进型测试算法

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｔｅｓｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ

由图可知，算法共 ５步，先写 ０操作，然后读
０写 ＦＦＨ，接下来读 ＦＦＨ写 ５５Ｈ，再次读 ５５写
ＡＡ，最后读 ＡＡ写０恢复原状态。

以８Ｋ×８ｂｉｔ存储器为例描述如下：
１）将所有地址的存储单元清 ０，从地址

００００Ｈ按升序写０。
２）从地址００００Ｈ进行读操作，判断结果是否

为００Ｈ，判断完成后（不管是否正确）对该地址数
据写 ＦＦＨ。按照同样的方式从地址 ０００１Ｈ进行
读、判断和写操作，以此类推至地址 ＦＦＦＦＨ。

３）从地址 ＦＦＦＦＨ进行读操作，判断结果
是否为 ＦＦＨ，判断完成后（不管是否正确）对该
地址数据写 ５５Ｈ。按照同样的方式从地址
ＦＦＦＥＨ进行读、判断和写操作，以此类推至地
址 ００００Ｈ。

４）从地址００００Ｈ进行读操作，判断结果是否

为５５Ｈ，判断完成后（不管是否正确）对该地址数
据写 ＡＡＨ。按照同样的方式从地址 ０００１Ｈ进行
读、判断和写操作，以此类推至地址 ＦＦＦＦＨ。

５）从地址 ＦＦＦＦＨ进行读操作，判断结果是
否为 ＡＡＨ，判断完成后（不管是否正确）对该地址
数据写０，恢复上电默认值。按照同样的方式从
地址 ＦＦＦＥＨ进行读、判断和写操作，以此类推至
地址００００Ｈ。

３　改进型测试算法的分析和评价

用测试算法复杂度和在轨主要故障覆盖率评

价测试算法。

３．１　开路故障的检出
对于开路故障分为地址线总线开路和数据总

线开路 ２类。另外控制总线开路、电源和地引脚
开路可以等效于芯片失效。

当地址总线开路时，会在算法第２步（读００Ｈ
写 ＦＦＨ）的操作检出，由于地址总线开路，开路的
地址信号会出现一固定电平（０或 １），造成访问
地址重合，之前被写为 ＦＦＨ的地址被读 ０判错，
从而检出错误。以 ８Ｋ×８ｂｉｔ存储器为例，假设
地址总线最高位开路，则对地址 ＦＦＦＦＨ访问和对
７ＦＦＦＨ访问均指向同一片存储空间，在对地址
７ＦＦＦＨ完成读 ０写 ＦＦＨ的操作后，对 ＦＦＦＦＨ进
行读００Ｈ时，读出结果为 ＦＦＨ，与预期不一致，检
出开路错误。

当数据总线开路时，会在算法第 ２步或者第
３步检出。数据总线开路，写入的数据与预期不
符，造成读操作的结果也会与预期不符。

３．２　非耦合故障和完全失效故障的检出
非耦合故障会在算法第２步读０或者第 ３步

读 ＦＦＨ的操作中检出。固定故障的存储单元不
随写入值变化而变化，因此会在读操作时得到与

预期不符的值，从而检出错误。转换故障在读 ０
或者读 ＦＦＨ时故障单元存在输出与预期一致值
的情况，但不可能同时满足读 ０正确且读 ＦＦＨ正
确，因此也可以检出。

器件完全失效会在算法第 ２步读 ０操作检
出，此时器件所有存储单元不会全为０。
３．３　耦合故障的检出

算法的前３步基本上可以检出主要的在轨故
障模式，在时间资源、程序存储器空间资源充裕的

前提下，建议将算法后 ２步的操作也设计进入自
检程序中，进行初步的耦合故障检出。该算法可

以检出字节内每位（ｂｉｔ），以及字节自检是否存在
耦合故障。
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对于字节内耦合故障，算法第 ４步中读 ５５Ｈ
操作和第 ５步读 ＡＡＨ操作可以检出。５５Ｈ和
ＡＡＨ相邻位不一致，通过读操作时发现读出值与
预期值不符即可检出耦合故障。

对于字节间的耦合故障，算法第 ２步读 ０和
第３步读 ＦＦＨ操作可以检出，此时对当前存储字
节写操作造成其他存储单元变化，读出值与预期

不符。第４步读５５Ｈ和第 ５步读 ＡＡＨ也能起到
再次复核的工作。

经过以上分析，改进型的测试算法可以覆盖

ＳＲＡＭ在轨主要故障模式，还能检出部分耦合错
误。另外，该复杂度为９Ｎ，当仅使用前３步时复杂
度进一步减少至５Ｎ，与传统算法相比具有优势。

４　改进型测试算法的设计与实现
ＳＲＡＭ自检，通常发生在星载电子设备的初

始化过程中。由微处理器或者 ＦＰＧＡ完成测试矢
量的生成及结果读取和判定。以微处理器为例，

ＳＲＡＭ的自检过程实际上是在初始化过程中运行
一段自检函数，并将返回测试结果。

以８Ｋ×８ｂｉｔ存储器为例，函数设计说明如
表２所示。表中的“处理”按照前文中图 ５的流
程进行，对于输出数据，当测试结果为芯片正常

时，其他输出参数可以忽略。表中示例为资源最

省的设计，仅记录了第１个被检出故障的地址、所
在算法的位置和读出的实际内容。

表 ２　自检函数设计说明

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｅｓｉｇｎｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎｏｆｓｅｌｆｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎ

项目 说明

功能描述 根据改进型自检算法，按照特定的地址顺序对 ＳＲＡＭ存储器进行读或者写操作，并判断符合预期

输入数据 无

处理

１）对地址００００Ｈ写０，地址加１，对地址０００１Ｈ写０，以此类推，直到对 ＦＦＦＦＨ写０

２）从地址００００Ｈ读入数据，如果为０，表明正常，参数“测试结果”设置为５５Ｈ，如果不为０，则参数“测试结果”设置

为 ＡＡ，并将地址００００Ｈ放入参数“故障的存储单元的地址”，参数“检出故障时测试算法位置”设置为 ２，参数“读

出故障内容”参数填入实际读出值，程序终止并返回。对 ００００Ｈ的数据处理完成后，对该地址写入 ＦＦＨ。从地址

０００１Ｈ读入数据，按照同样方法进行判断和写入，直到地址 ＦＦＦＦＨ

３）从地址 ＦＦＦＦＨ读入数据，按照步骤 ２方法判断是否为 ＦＦＨ，进行相应处理后写入 ５５Ｈ，按照降序直到对地址

００００Ｈ进行判断和写入

４）从地址００００Ｈ读入数据，按照步骤 ２方法判断是否为 ５５Ｈ，进行相应处理后写入 ＡＡＨ，按照升序到对地址

ＦＦＦＦＨ进行判断和写入

５）从地址 ＦＦＦＦＨ读入数据，按照步骤２方法判断是否为 ＡＡＨ，进行相应处理后对该地址写入 ０，按照升序直到对

地址００００Ｈ进行判断和写入

输出数据

１）测试结果，１字节，５５表示芯片正常，ＡＡ表示存在故障

２）故障存储单元的地址，２字节

３）检出故障时测试算法的位置，１字节

４）故障读出内容，１字节

　　在输出的数据中，算法所在位置取值 ２～５，
表示每一个步骤的序号，例如取值为 ３表示
ＲＦＦＨ操作后读出内容不为 ＦＦＨ。第 １步只有写
操作，无法进行判断，因此参数取值１无效。

由函数输出的结果，结合前文故障检出的

分析，可以初步定位故障类型。当资源充足

时，可以设置多个地址、位置的存储组合，用于

更全面的反映测试结果，更有利于定位故障

原因。

需要补充说明的是，在软件的实际编码时，对

于存放测试结果的变量及其他中间变量，需要显

式的声明这类变量使用处理器片内存储器，不允

许放在片外 ＳＲＡＭ中，否则程序出现故障。对于
ＦＰＧＡ应使用片内寄存器资源。

５　实验情况及结果分析

针对改进型 ＳＲＡＭ测试算法，利用８０３２单片
机的仿真系统开展实验和验证工作。８０３２单片
机广泛应用在星载控温仪等对计算能力和处理速

度要求不高的场合，且片内存储器资源较少，通常

需要扩展 ＳＲＡＭ，因此利用 ８０３２单片机进行测试
算法的验证具有很强的实用性。

实验使用 ８０３２的集成开发工具 ｋｅｉｌｕＶｅｒ
ｓｉｏｎ３中内置软件仿真器进行。实验原理是利用
仿真器可以修改片外 ＳＲＡＭ数据的特点，利用程
序运行的断点手动修改片外 ＳＲＡＭ的内容，进行
人工造错，检查软件和算法是否能够正确检出。

仿真器主要设置参数如表３所示。
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开始实验时，根据测试需求在算法步骤执行

过程中设置断点，并修改片外 ＳＲＡＭ存储空间的
表 ３　仿真器设置

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｉｍｕｌａｔｏｒｓｅｔｔｉｎｇ

参数　　　 设置值

器件型号 ８０Ｃ３２Ｅ

晶振频率 １２ＭＨｚ

内存模式 片外６４ＫＢ存储器

程序存储器模式 ６４ＫＢ程序存储器

调试模式 使用内置仿真器

数值，检查测试结果是否符合预期。测试用例如

表４所示。
在遍历所有的测试用例后，结果表明，实测结

果与预期一致，所有测试用例均顺利执行，执行率

为１００％，６个实测结果与预期结果一致，测试通
过率１００％，测试算法能够检出对应的故障。该
算法共计５个步骤，读写共计９次，复杂度为 ９Ｎ。
本文改进算法对于被测 ６４ＫＢ存储器 Ｎ为
６４０００，复杂度为５７６０００。优于传统的复杂度为
１０Ｎ的 Ｍａｒｃｈ算法。

表 ４　测试用例

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｅｓｔｃａｓｅｓ

故障名称 造错方法 预期结果 实测结果

开路故障

改进型 ＳＲＡＭ测试算法第 ２步在对

地址７ＦＦＦＨ写 ＦＦＨ完成后，将地址

ＦＦＦＦＨ内容修改为 ＦＦＨ

测试结果为 ＡＡＨ

故障地址 ＦＦＦＦＨ

故障步骤０２Ｈ

读出内容为 ＦＦＨ

程序在第 ２步对地址 ＦＦＦＦＨ读 ０时

报错并返回，返回的４个参数与预期

结果一致

固定故障
算法第１步完成后，将地址 １２３４Ｈ内

容修改为０１Ｈ

测试结果为 ＡＡＨ

故障地址１２３４Ｈ

故障步骤０２Ｈ

读出内容为０１Ｈ

程序在第 ２步对地址 １２３４Ｈ读 ０时

报错并返回，返回的４个参数与预期

结果一致

转换故障
算法第２步完成后，将地址 ４３２１Ｈ内

容修改为００Ｈ

测试结果为 ＡＡＨ

故障地址４３２１Ｈ

故障步骤０３Ｈ

读出内容为００Ｈ

程序在第 ３步对地址 ４３２１Ｈ读 ＦＦＨ

时报错并返回，返回的 ４个参数与预

期结果一致

完全故障
算法第１步完成后，将地址 ００００Ｈ内

容修改为 ＦＦＨ

测试结果为 ＡＡＨ

故障地址００００Ｈ

故障步骤０２Ｈ

读出内容为 ＦＦＨ

程序在第 ２步对地址 ００００Ｈ读 ０时

报错并返回，返回的４个参数与预期

结果一致

反码耦合故障
算法第３步完成后，将地址 ４５６７Ｈ内

容修改为 ＡＡＨ

测试结果为 ＡＡＨ

故障地址４５６７Ｈ

故障步骤０４Ｈ

读出内容为 ＡＡＨ

程序在第 ４步对地址 ４５６７Ｈ读 ５５Ｈ

时报错并返回，返回的 ４个参数与预

期结果一致

无故障 不进行造错

测试结果为５５Ｈ

故障地址、故障步骤、

错误内容均为初始值０

程序执行完毕，返回的 ４个参数与预

期结果一致

６　结 束 语

针对 ＳＲＡＭ自检的需求，结合 ＳＲＡＭ在轨主
要故障模式，对经典的 Ｍａｒｃｈ算法进行了改进。
在星载电子设备资源有限的情况下提升了测试效

率，同时保证了测试故障的覆盖率。使用 ８０３２单
片机集成开发环境对改进的算法进行了初步的验

证，结果表明与预期相符。

后续的研究重点，应针对 ＳＲＡＭ在轨故障
模式，深入分析机理、跟踪测试算法的最新进

展，以期望进一步提高测试效率和故障模式覆

盖率。
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ｓｉｇｎａｎｄＤｉａｇｎｏｓｔｉｃｓｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＣｉｒｃｕｉｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００７：１６．

［７］ＶＡＮＤＧ．ＵｓｉｎｇｍａｒｃｈｔｅｓｔｔｏｔｅｓｔＳＲＡＭｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＤｅｓｉｇｎ＆

ＴｅｓｔｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒｓ，１９９３，１０（１）：８２１４．

［８］ＳＵＮＧＪＵＰ，ＤＯＮＫＹＵ Ｙ，ＴＡＥＨＹＵＮＧ Ｋ，ｅｔａｌ．Ｍｉｃｒｏｃｏｄｅ

ｂａｓｅｄｍｅｍｏｒｙｂｉｓｔｉｍｐｌｅｍｅｎｔｉｎｇｍｏｄｉｆｉｅｄｍａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＫｏｒｅａｎＰｈｙｓｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，２００２，４０（４）：７４９

７５３．

［９］须自明，苏彦鹏，于宗光，基于 ＭａｒｃｈＣ算法的 ＳＲＡＭＢＩＳＴ

电路的设计［Ｊ］．半导体技术，２００７，３２（３）：２４５２４７．

ＸＵＺＭ，ＳＵＹＰ，ＹＵＺＧ．ＳＲＡＭＢＩＳＴｃｉｒｃｕｉｔｄｅｓｉｇｎｂａｓｅｄｏｎ

ｔｈｅｍａｒｃｈｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＳｅｍｉｃｏｎｄｕｃｔｏｒＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７，３２

（３）：２４５２４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］姜昱光，韩建伟，朱翔，等．ＳＲＡＭ型 ＦＰＧＡ单粒子翻转效应

加固方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１４，４０（８）：１０７３

１０７７．　

ＪＩＡＮＧＹＧ，ＨＡＮＪＷ，ＺＨＵＸ，ｅｔａｌ．Ｓｉｎｇｌｅｅｖｅｎｔｕｐｓｅｔｍｉｔｉｇａ

ｔｉｏｎｔｅｓｔｉｎｇｏｆＳＲＡＭｂａｓｅｄＦＰＧＡｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０（８）：１０７３

１０７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．　

［１１］冯彦君，华更新，刘淑芬．航天电子抗辐射研究综述［Ｊ］．宇

航学报，２００７，２８（５）：１０７１１０８０．

ＦＥＮＧＹＪ，ＨＵＡＧＸ，ＬＩＵＳＦ．Ｒａｄｉａｔｉｏｎｈａｒｄｎｅｓｓｆｏｒｓｐａｃｅ

ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ２００７，２８（５）：１０７１

１０８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．　

［１２］ＨＵＡＮＧＰ，ＣＨＥＮＳ，ＣＨＥＮＪ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｔｕｄｙｏｆｌａｒｇｅ

ｓｃａｌｅｃｈａｒｇｅｓｈａｒｉｎｇｍｉｔｉｇａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｓｅａｍｌｅｓｓｇｕａｒｄｂａｎｄ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＤｅｖｉｃｅａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１７，

１７（１）：１７６１８３．

［１３］朱小莉，陈迪平，王镇道．ＳＲＡＭ的一种可测性设计［Ｊ］．湖

南大学学报（自然科学版），２００３，３０（６）：２２２５．

ＺＨＵＸＬ，ＣＨＥＮＤＰ，ＷＡＮＧＺＤ．Ａｋｉｎｄｏｆｄｅｓｉｇｎｆｏｒｔｅｓｔｆｏｒ

ＳＲＡＭ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｕｎａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ），

２００３，３０（６）：２２２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］雷绍充，邵志标，梁峰．超大规模集成电路测试［Ｍ］．北京：

电子工业出版社，２００８．

ＬＥＩＳＣ，ＳＨＡＯＺＢ，ＬＩＡＮＧＦ．Ｖｅｒｙｌａｒｇｅｓｃａｌｅｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｔｅｓｔ

［Ｍ］，Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００８

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］靖连天，张伟，石遂兴，等．航天新型复杂器件在装备应用

中的风险识别及防控［Ｊ］．质量与可靠性，２０１９（６）：３６４１．

ＪＩＮＧＬＴ，ＺＨＡＮＧＷ，ＳＨＩＳＸ，ｅｔａｌ．Ｒｉｓｋｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄ

ｐｒｅｖｅｎｔｉｏｎｏｆｎｅｗｓｐａｃｅｃｏｍｐｌｅｘｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔａｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＱｕａｌｉｔｙａｎｄＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２０１９（６）：３６４１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］高世伟，吕江花．乌尼日其其格，等．航天器测试需求描述

及其自动生成［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１５，４１（７）：

１２７５１２８６．

ＧＡＯＳＷ，ＬＹＵＪＨ，ＷＵＮＩＲＩＱＱＧ，ｅｔａｌ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｔｅｓｔｒｅ

ｑｕｉｒｅｍｅｎｔｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎａｎｄａｕｔｏｍａｔｉｃｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１５，４１（７）：１２７５１２８６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］朴英珲．基于 ＥＣＣ电路的 ＳＲＡＭ自检测修复设计与验证

［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工业大学，２０１９．

ＰＩＡＯＹＨ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｓｒａｍｓｅｌｆｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｐａｉｒ

ｂａｓｅｄｏｎｅｃｃｃｉｒｃｕｉｔ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙ，２０１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＬＩＵＳ，ＸＩＡＯＬ，ＬＩＪ，ｅｔａｌ．Ｌｏｗｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｍａｔｒｉｘｂａｓｅｄｃｏｄｅｓ

ｆｏｒａｄｊａｃｅｎｔｅｒｒｏｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈｐａｒｉｔｙｓｈａｒｉｎｇ［Ｃ］∥２０１７

１８ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎＱｕａｌｉｔｙＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＤｅｓｉｇｎ

（ＩＳＱＥＤ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：７６８０．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ＡｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆｉｎｏｒｂｉｔＳＲＡＭｆｏｒｓｅｌｆｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ
ＷＵＹａｎｇ１，ＷＡＮＧＹｉ２，，ＹＵＸｉｎｙｕ２，ＸＵＺｈｉｌｏｎｇ２，ＲＥＮＦａｎｇ３，ＨＵＡＮＧＪｉｎ３

（１．ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｈｅｆｅｉ２３００２６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｎｈｕｉＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＯｐｔｉｃｓａｎｄＦｉｎｅＭｅｃｈａｎｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｈｅｆｅｉ２３００３１，Ｃｈｉｎａ；

３．ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＩｎｏｒｂｉｔｓｅｌｆｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎｏｆＳｔａｔｉｃＲａｎｄｏｍＡｃｃｅｓｓＭｅｍｏｒｙ（ＳＲＡＭ）ｉｎｓｐａｃｅｂｏｒｎｅｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ
ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｓｕｓｅｄｉｎｔｈｅｐｏｗｅｒｏｎｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．Ｉｔｉｓａｂｌｅｔｏｆｉｎｄｔｈｅｆａｕｌｔｙｕｎｉｔｏｆｔｈｅｍｅｍｏｒｙｂｅｆｏｒｅ
ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｔａｒｔｓｔｏｗｏｒｋ．Ｉｔｐｒｏｖｉｄｅｓａｂａｓｉｓｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇｔｈｅｈｅａｌｔｈｓｔａｔｕｓｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｅｑｕｉｐｍｅｎｔ．Ｔｈｅ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｍａｉｎｆａｉｌｕｒｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＳＲＡＭｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｉｎｔｈｅｓｐｅｃｉａｌｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｏｆｉｎ
ｏｒｂｉｔａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｗａｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅｎ，ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｔｅｓｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｏｎｅｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ａｆｔｅｒｔｈｅ
ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｎａ８Ｋ×８ｂｉｔＳＲＡＭ
ｗａｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｆｅａｓｉｂｌｅ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｙｐｉｃａｌｔｅｓｔ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓｔｈｅａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆｌｏｗｒｅｓｏｕｒｃｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎｄｈｉｇｈｆａｕｌｔｃｏｖｅｒａｇｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＳｔａｔｉｃＲａｎｄｏｍＡｃｃｅｓｓＭｅｍｏｒｙ（ＳＲＡＭ）；ｉｎｏｒｂｉｔｓｅｌｆｉｎｓｐｅｃｔｉｏｎ；Ｍａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｉｎｔｅ
ｇｒａｔｅｄｃｉｒｃｕｉｔｔｅｓｔ；ａｅｒｏｓｐａｃｅｐｒｏｄｕｃｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８０４０９：４４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８０３．１７５２．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：Ｋ．Ｃ．ＷｏｎｇＥｄｕｃａｔｉｏｎ“ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＴｅａｍｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＰｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ”（ＧＪＴＤ

２０１８１５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｙｉ＠ａｉｏｆｍ．ａｃ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ６

　收稿日期：２０２００４１５；录用日期：２０２００６３０；网络出版时间：２０２００７１４１０：４７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７１３．１９３３．００４．ｈｔｍｌ
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连续变弯度翼型动态气动特性数值模拟

吴优１，戴玉婷１，，张仁嘉２，宋晨１，杨超１

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

　　摘　　　要：针对翼型后缘连续变弯度运动中后缘边界精确数值模拟的问题，提出了基
于二维多项式的时空曲面拟合方法，实现了对后缘边界时空位置的精确模拟。在此基础上，基

于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ发展了翼型后缘连续变弯度与大幅度俯仰运动耦合的运动边界数值模拟，并计
算了翼型耦合运动的气动力，讨论了后缘线性／非线性变形对翼型大迎角动态气动特性的影响
规律。结果表明：后缘运动对翼型俯仰运动的升阻特性影响显著，特别在翼型大幅度俯仰时后

缘非线性变形对升阻特性改善效果比线性变形大６％ ～１０％。同时还研究了翼型俯仰与后缘
变形运动相位差对气动特性的影响。特别地，当相位差为 １８０°时，后缘运动使动态失速时的
最大升力提高５０．３％，平均升力提高３４．６％；当２种运动相位差为０°时，后缘运动使动态失速
时的最大阻力降低３９．７％，平均阻力降低 ３０．２％，最大升阻比提高 ２２．３％，平均升阻比提高
１６．８％；同时，翼型在动态俯仰过程中出现负阻力现象，对产生负阻力的原因进行了分析。这
些结果可用于指导连续变弯度后缘控制律的设计。

关　键　词：连续变弯度翼型；动态失速；负阻力；ＯｐｅｎＦＯＡＭ；动网格
中图分类号：Ｖ２２１．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２４１１３

　　柔性后缘偏转指的是后缘在受到载荷或控制
力作用产生类似柔性体变形的偏转，这种后缘变

形具有翼面几何连续光滑、保型、无突变等特点。

其区别于传统意义上的铰链刚性舵面后缘，能够
以更小的诱导阻力代价改变翼型气动力，具有极

大的军事和商用价值
［１５］
，是未来固定翼飞行器

控制的一个热门发展方向。借助连续变弯度后缘

改善气动特性的概念早在 ２０世纪 ８０年代被提
出

［６］
。近些年随着实验技术和数值仿真技术的

革新，国内外对连续变弯度后缘开展了诸多实验

与数值研究。

在实验研究方面，如何实现变形机构并驱动

其产生连续形变是研究的重点和难点。目前最常

见的是借助智能材料或智能结构设计实现后缘连

续变弯度。基于形状记忆合金（ＳＭＡ）实现后缘
变弯度的技术是目前的研究热点。Ｓｏｆｌａ和 Ｅｌｚｅｙ
等

［７９］
设计了一种加热 ＳＭＡ驱动柔性后缘的机

构，实现后缘的上下偏转，对气动特性有明显的改

善效果，但是由于 ＳＭＡ恢复与变形都需要较长时
间，因此不适合高频的后缘连续变弯度。Ｓｔｒｏｕｄ
等

［１０］
对 ＳＭＡ控制的后缘变弯度翼型进行了实验

研究也得到了类似的结论。Ｙｏｋｏｚｅｋｉ和 Ｔｓｕｓｈｉｍａ
等

［１１１２］
设计了一种波纹板式的后缘结构，并由直

线电机牵引传力机构实现后缘下偏。与传统模型

比较，他们的模型具有更好的表现，但是后缘和主

翼面交界处仍存在非光滑的偏转，并且未能实现

后缘上偏。Ｗｏｏｄｓ和 Ｒｉｖｅｒｏ等［１３１６］
设计了一种鱼

骨式的后缘结构，借助扭力电机牵引钢丝驱动后

qwqw
新建图章
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缘上下偏转，其对这种翼型的结构特性、气动特性

和气动弹性特性进行了较为系统的研究。鱼骨式

后缘可以实现较大的偏转变形，并且结合复合材

料梁与蒙皮，可以使后缘获得理想的刚度特性。

但是过多层的鱼骨机构也会引起结构重量的

增加。

在数值仿真方面，研究人员集中在柔性后缘

气动力仿真、结构应力仿真与气动弹性仿真。赵

飞等
［１７１８］

主要研究基于拓扑结构优化设计的后

缘变形方法，包括结构设计、内应力的分布和机构

的承载刚度。Ｂａｒｂａｒｉｎｏ等［１９］
借助数值方法研究

了 ＳＭＡ驱动的后缘变形机构所产生的最大变形，
以及该机构在静气动载荷作用下的变形。杨智春

等
［２０２３］

对变弯度翼型在不同迎角和变形下的定

常气动特性进行了数值模拟。Ｚｈｏｕ等［２４］
对

Ｗｏｏｄｓ设计的鱼骨翼型的气动特性进行了深入的
研究，更加关注翼型后缘变形的几何非线性对静

态气动特性的影响，指出几何非线性在翼型迎角

较大时气动特性影响显著。Ｋｕｍａｒ等［２５］
将波纹

板后缘和鱼骨后缘的优势结合，利用 ２块对称拼
接的波纹板实现了后缘的双向偏转并借助数值方

法研究了其结构与气动特性。

上述关于翼型后缘柔性变形的研究均指出，

与传统翼型控制方案相比，后缘柔性变形是一种

对改善气动特性和飞行性能具有更佳效果的方

案。但是上述数值与实验研究多关于柔性后缘翼

型的静态气动特性，而较少关注其动态特性。而

柔性后缘的动态气动特性对飞行器阵风响应控

制、机动响应减缓、经典颤振以及失速颤振抑制等

具有十分重要的作用。

本文基于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ开发针对连续变弯度
后缘和翼型俯仰运动耦合的动态过程的气动数值

模拟算例。对后缘的几何非线性和时域非定常特

性，采用时空二元多项式拟合的方法，推导了翼型

俯仰与后缘变形耦合运动的表达式，发展了基于

ＯｐｅｎＦＯＡＭ的翼型俯仰后缘变形耦合运动的数
值算例，并对计算结果中发现的问题进行了分析。

１　翼型非线性非定常耦合运动边界
推导

　　首先推导翼型在大迎角俯仰运动与后缘连续
变弯度运动耦合下的翼型表面随时间变化的运动

方程，其是流体域的动边界条件。建立坐标系

ＸＯＹ，原点 Ｏ位于前缘点，Ｘ轴沿翼型弦向指向后
缘。模型几何参数如表１所示。

表 １　翼型形状参数

Ｔａｂｌｅ１　Ａｉｒｆｏｉｌｓｈａｐｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

弦长 ｌ／ｍ　　　　　　　　 １

旋转中心到前缘距离 ｃ／ｍ　 ０．２５

变形起始点到前缘距离 ｐ／ｍ ０．７０

　　将翼型外形上任意时刻每一点的运动分解为
３种运动形式：

运动１：翼型后缘中线的连续弯曲变形（如
图１（ａ）所示，需注意此时鱼骨并不与中线垂直而
是保持原来的方向，与变形前位置平行）。

运动 ２：翼型后缘鱼骨的旋转（如图 １（ｂ）所
示，在运动 １的基础上，鱼骨经过旋转后，与中线
保持垂直）。

运动３：翼型整体绕刚心的刚体俯仰运动，如
图１（ｃ）所示。

图１中 ｉ为运动的编号（ｉ＝１，２，３）；Ｓｉ（ｘｉ，
ｙｉ）表示经过第 ｉ个运动变换后翼型表面上的点
及其坐标，用上角标“′”表示翼型中线上的点；ｄｉ
表示由第 ｉ个运动变换引起的从点 Ｓｉ－１到点 Ｓｉ的
位移矢量；δｘｉ与 δｙｉ表示位移矢量沿 Ｘ和 Ｙ方向
的分量；Ｐｉ表示从旋转中心点 Ｃ到翼型表面点
Ｓｉ（ｘｉ，ｙｉ）的矢量。

图 １　翼段运动的分解

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆａｉｒｆｏｉｌｍｏｔｉｏｎ

２４２１
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下面将对这３种运动引起的翼型表面上各点
的位移进行推导，并在 ＯｐｅｎＦＯＡＭ中实现该位移
的动边界模拟。

１．１　中线弯曲运动
鱼骨式后缘在产生变形时需满足的基本条件

是后缘的中线长度在运动过程中保持不变。

图１（ａ）展示了运动１的原理。
假设中线运动方程 （ｔ，ｘ）具有如下的时空

分离形式：

（ｔ，ｘ）＝Ｔ（ｔ）ｆ（ｘ） （１）
式中：ｆ（ｘ）为后缘静变形达到最大时的中线形
函数；Ｔ（ｔ）为一个与时间相关的项，后缘变形达
到最大位置时 Ｔ（ｔ）＝１，后缘回复原位置时，
Ｔ（ｔ）＝０，后缘变形达到反方向最大位置时
Ｔ（ｔ）＝－１。

在 ｔｄ时刻，由变形过程中弧长不变的关系，
建立图 １（ａ）中翼型中线点变形前后坐标的
关系：

ｘ′０－ｐ＝∫
ｘ′１

ｐ
１＋（ｆ′（τ）Ｔ（ｔｄ））槡

２ｄτ （２）

ｙ′１ ＝（ｔｄ，ｘ′１） （３）

式中：（ｘ′０，ｙ′０）为发生变形前中线上点的坐标，

（ｘ′１，ｙ′１）为 变 形 后 中 线 上 点 的 坐 标，则 由
式（２）有

ｘ′０ ＝ｐ＋∫
ｘ′１

ｐ
１＋（ｆ′（τ）Ｔ（ｔｄ））槡

２ｄτ （４）

　　式（４）给出了 ｘ′０与 ｘ′１和 ｔｄ的关系，为便于
表述，简记为

ｘ′０ ＝Γ
－１
１ｘｘ（ｔｄ，ｘ′１） （５）

则式（５）的反函数可以表示为

ｘ′１ ＝Γ１ｘｘ（ｔｄ，ｘ′０） （６）
将式（６）代入中线方程（３），可得变形后中线

方程为

ｙ′１ ＝（ｔｄ，Γ１ｘｘ（ｔｄ，ｘ′０）） （７）

求解式（４）所示的积分方程可以获得 Γ－１
１ｘｘ的

解析解，但是想要获得该函数的反函数（Γ－１
１ｘｘ）

－１
，

即 Γ１ｘｘ的解析解比较困难，因此本文采用一种函

数拟合的方法近似 Γ１ｘｘ。借助式（４）得到每一组

（ｔｄ，ｘ′１）对应的 ｘ′０，之后再以（ｔｄ，ｘ′０）为自变量，ｘ′１
为因变量拟合得到 Γ１ｘｘ。显然这是一个关于时间
维 ｔ和空间维 ｘ的二维曲面拟合。本文所选取的
多项式拟合认为结果 ＲＭＳＥ＜１０－４且 Ｒ２＞０．９９９
即满足精度要求。

本文对比了 ３种不同的后缘变形形式，工况
０：后缘无变形；工况 １：后缘产生线性变形，后缘

变形时中线为一次形函数，在变形起始点弯度变

化不连续；工况 ２：后缘产生非线性变形，后缘变
形时中线为二次形函数，弯度连续变化。

其后缘中线形函数如表 ２所示，Ａ为幅值参
数，通过调整 Ａ使得工况 ２、３在后缘尖点的偏转
相同。

表 ２　后缘中线形函数

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｈａｐｅｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｍｅａｎｌｉｎｅ

工况 （ｘ） Ａ ｐ

０ ０

１ ＡＴ（ｔ）（ｘ－ｐ） ０．２７ ０．７

２ ＡＴ（ｔ）（ｘ－ｐ）２ ０．９５ ０．７

　　工况０和工况 １的形函数形式简单，不需借
助数值拟合的方法即可获得对应关系 Γ１ｘｘ。对于
工况２，将其代入积分方程（４），得

Γ－１１ｘｘ（ｔ，ｘ）＝ｐ＋
ａｒｃｓｉｎｈ（２ＡＴ（ｔ）（ｘ－ｐ））

４ＡＴ（ｔ）
＋

　　 １
２ ＡＴ（ｔ）（ｘ－ｐ） ４ｘ２－８ｐｘ＋４ｐ２＋槡 １

（８）

对式（８）中 ｔ和 ｘ进行离散，取 Δｔｄ＝０．０１ｓ，
ｔｄ∈［－１，１］，Δｘ′０＝０．０３ｍ，ｘ′０∈［０．７，１］。共计
２０１×１１个数据点，对应２０１×１１个 ｘ′１值。

针对时间维 ｔ和空间维 ｘ，均采用４阶多项式
拟合 Γ１ｘｘ，得到的曲面如图２所示。

拟合得到的曲面方程为

Γ１ｘｘ（ｔ，ｘ）＝０．１６１７＋０．３３３５ｘ－０．１３４３ｔ
２＋

　　０．９９９５ｘ２＋０．３５４４ｔ２ｘ－０．６３９９ｘ３＋

　　７．７７９×１０－４ｔ４－０．２３４６ｔ２ｘ２＋０．１４５１ｘ４

（９）
拟合精度为

ＲＭＳＥ＝２．４５１×１０－４

Ｒ２ ＝０．９９９９１９３
满足精度要求。

将离散点和 Γ１ｘｘ（ｔ，ｘ）的方程代入式（７）则可

图 ２　Γ１ｘｘ的拟合结果

Ｆｉｇ．２　ＦｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｏｆΓ１ｘｘ

３４２１
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以得到工况 ２任意时刻中线位置。此时，中线运

动后的翼型表面点在 ｔｄ时刻的位置（ｘ１，ｙ１）以及

产生的位移矢量Ｓ０Ｓ
→
１在 Ｘ、Ｙ方向的分量 δｘ１、δｙ１

就可以用含有（ｔｄ，ｘ０）的代数方程表示：

δｘ１ ＝Γ１ｘｘ（ｔｄ，ｘ０）－ｘ０ （１０）

δｙ１ ＝ＡＴ（ｔｄ）（Γ１ｘｘ（ｔｄ，ｘ０）－ｐ）
２

（１１）

１．２　鱼骨结构的旋转
图１（ｂ）展示了运动 ２的原理。其在运动 １

的基础上旋转鱼骨，本节将推导旋转后翼型表面

坐标。

从几何关系可得，鱼骨旋转的角度 θ为 Ｓ′１点
处中线切线与 Ｘ轴的夹角，则有（依据右手系，θ
逆时针为正）

θ＝ａｒｃｔａｎ（ｔ，ｘ１）
ｘ( )
１

＝

　　ａｒｃｔａｎ（ｔ，Γ１ｘｘ（ｔ，ｘ０））
ｘ( )
１

（１２）

位移矢量Ｓ１Ｓ
→
２在 Ｘ、Ｙ方向的分量可以表示为

δｘ２ ＝－ｙ０ｓｉｎθ （１３）

δｙ２ ＝－ｙ０（１－ｃｏｓθ） （１４）

１．３　翼型绕刚心的刚体俯仰
图１（ｃ）显示了翼型俯仰运动后的后缘连续

变弯度运动的耦合。

设翼型俯仰运动的迎角为 α，绕 Ｚ轴的旋转
矩阵为

Ｒｚ ＝
ｃｏｓα －ｓｉｎα ０
ｓｉｎα ｃｏｓα ０









０ ０ １

（１５）

依据几何关系可知：

ｄ２ ＝Ｓ０Ｓ
→
１＋Ｓ１Ｓ

→
２ （１６）

翼型绕 Ｚ轴做俯仰运动时，矢量 ｄ２经过同样

的旋转变换得到矢量 ｄ３：

ｄ３ ＝Ｒｚ·ｄ２ （１７）

矢量 Ｐ０经过同样的旋转变换得到 Ｐ３：

Ｐ３ ＝Ｒｚ·Ｐ０ （１８）
则

Ｓ０Ｓ
→
３ ＝Ｒｚ·Ｐ０－Ｐ０ （１９）
代入中线方程（８），翼型后缘柔性变形与刚

体俯仰运动耦合运动下翼型各表面点在时刻 ｔｄ
的位移矢量可以表示为

ｄ＝ｄ３＋Ｓ０Ｓ
→
３ （２０）

这是一个仅与翼型表面点初始位置（ｘ０，ｙ０）

和时刻 ｔｄ以及其他初始几何参数有关的变形
矢量。

２　ＯｐｅｎＦＯＡＭ 求解器的验证及运
动实现

２．１　ＯｐｅｎＦＯＡＭ 的非定常不可压缩流动求解
理论

　　Ｈｏｌｚｍａｎｎ［２６］对 ＯｐｅｎＦＯＡＭ所采用的控制方
程和主要算法进行了详细的阐述。在 ＯｐｅｎＦＯＡＭ
中计算非定常不可压缩流动气动力的算法主要是

ＰＩＭＰＬＥ算法。这是一种基于压力速度耦合的求
解算法，计算时对库朗数的限制较小，可以增大推

进的时间步。

由于动态失速问题的流动存在较强的分离，

因此采用 ＳＳＴｋω湍流模型。该模型在 Ｏｐｅｎ
ＦＯＡＭ中的具体算法可以参考文献［２７］。
２．２　基于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ 的后缘运动控制

Ｚｈｏｕ等［２４］
指出几何非线性在翼型较大后缘

偏转时不可忽视，该运动同时会与翼型刚性俯仰

运动耦合，对翼型气动特性造成影响。

本文基于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ开源代码，发展并实现
了考虑时空非线性的大迎角大柔性变形下的动边

界计算方法和动网格实现方法。

２．３　基于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ 的动态失速数值计算
为验证 ＯｐｅｎＦＯＡＭ求解动态失速问题的精

度，本文在 ＯｐｅｎＦＯＡＭ中开发了基于 ＰＩＭＰＬＥ的
动态失速数值算例，并采用笛卡儿网格结合

ＳＢＲＳｔｒｅｓｓ［２８］求解边界运动时网格的变形。图 ３
展示了翼型俯仰运动和线性／非线性后缘变形引
起的网格变形。在翼型 ２０°俯仰同时后缘垂向偏
转位移达到１０％弦长时，仍能保证较好的网格正
交性。

本文规定，对于线性／非线性后缘变形，均以
后缘点的垂向位移来定量描述后缘偏转程度。

经过网格无关性验证，在 ＯｐｅｎＦＯＡＭ中翼型
近壁区加密等级设置为 ６，在对翼型周围网格进
行加密并划分边界层后，ｙ＋值在０．９～１．３之间。

计算条件的设置均参照 Ｌｅｅ［２９］的试验参数，
表３显示了部分计算参数的设置。

图４显示了本文计算结果与 Ｌｅｅ的实验［２９］

的对比。翼型的俯仰运动迎角为

αｅ ＝１０＋１５ｓｉｎ（ωｔ） （２１）
减缩频率 ｋ＝０．１，ω为俯仰运动的角频率。

结果表明，基于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ的动态失速模型能够
较好的模拟动态失速实验的结果，说明该数值算

例对动态失速过程中翼型的分离特性和气动特性

有较准确的预测。
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图 ３　翼型俯仰运动和后缘偏转引起的网格变形

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｃａｕｓｅｄｂｙａｉｒｆｏｉｌｐｉｔｃｈ

ｍｏｔｉｏｎａｎｄｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

表 ３　计算参数设置

Ｔａｂｌｅ３　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

参数 数值

雷诺数 Ｒｅ １．３５×１０５

弦长 ｌ／ｍ ０．１５
参考速度 ＵＲｅｆ／（ｍ·ｓ

－１） １３．３２
湍流度 Ｉ／％ ０．０５

运动黏度 ν／（ｋｇ·（ｍ·ｓ）－１） １．４８×１０－５

空气密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） １．２２５
最大库朗数 Ｃｏ ０．９
时间步长 Δｔ／ｓ Ａｄｊｕｓｔａｂｌｅ
最大时间步长 Δｔｍａｘ／ｓ １０－５

　注：Ａｄｊｕｓｔｂｌｅ表示采用自适应步长。

图 ４　ＯｐｅｎＦＯＡＭ计算结果与文献［２９］实验对比

Ｆｉｇ．４　ＯｐｅｎＦＯＡＭｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｆｒｅｆ．［２９］

３　数值计算结果

本节计算了 ＮＡＣＡ００１２翼型分别在无后缘运
动（工况 ０）、后缘线性变形运动 （工况 １）、后缘
非线性变形运动 （工况 ２）下的非定常气动力特
性，并对比了线性／非线性２种后缘运动方式对翼
型非定常升阻力特性的影响规律，以及后缘变形

运动输入和翼型俯仰运动的相位差对翼型非定常

升阻力特性的影响规律。

采用峰值升阻力特性 ＣＬ、ＣＤ 和平均升阻力
特性 珔ＣＬ、珔ＣＤ综合考虑动态过程中翼型的升阻力
特性。

峰值升阻力特性即翼型在１个运动周期内监
测到的最大升阻力和升阻比，反映了翼型运动中

的瞬时升阻力特性。

平均升力特性的定义如式（２２）所示：

珔ＣＬ ＝∫
ｔ０＋Ｔ

ｔ０

ＣＬ（ｔ）ｄｔ／Ｔ （２２）

式中：ＣＬ（ｔ）为升力系数随时间变化的函数；ｔ０为
运动周期的起始时刻；Ｔ表示 １个运动周期；珔ＣＬ
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反映了翼型运动一段时间内的平均升力特性，类

似地，可以得到平均阻力特性。

３．１　线性变形后缘与非线性变形后缘对动态升
力特性的影响

　　依据振动的叠加理论，一般二维翼型的任意
俯仰振动均可以展开为三角级数叠加的形式，本

文选取了３项不同频率的正弦振动叠加作为俯仰
运动输入。翼型俯仰运动采用式（２３）所示函数
表示：

α（ｔ）＝３ｓｉｎ（４πｔ）＋６ｓｉｎ（５πｔ）＋９ｓｉｎ（６πｔ）
（２３）

图５显示了式（２３）的主翼俯仰运动函数１个
周期内的图像，式（２３）中所采用的多段正弦的频率
与幅值组合可以使幅值较大的几个波峰（大迎角

段，翼型俯仰运动幅值大于 １０°）和幅值较小的几
个波峰（小迎角段，翼型俯仰运动幅值小于 ５°）交
替出现，而大迎角段与小迎角段所体现的动态气动

特性有较大区别，因而采用式（２３）所示运动信号可
以在１次仿真中同时观测到２种幅度俯仰的结果。

图 ５　翼型俯仰运动函数

Ｆｉｇ．５　Ｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆａｉｒｆｏｉｌ

设置来流速度为１５ｍ／ｓ，翼型弦长１ｍ，其余

计算参数设置与表３相同。俯仰运动最大幅值为

１８°，处于动态失速阶段。

式（１０）、式（１１）表示了后缘在 ｔｄ时刻的变形

分量，由１．１节中提出的 Ｔ（ｔ）的定义，对式（２３）

做幅值归一化，并考虑相位差，得

Ｔ（ｔ）＝１
１８
［３ｓｉｎ（４πｔ＋φ）＋６ｓｉｎ（５πｔ＋φ）＋

　　９ｓｉｎ（６πｔ＋φ）］ （２４）

式中：φ为后缘运动与主翼运动的相位差。定义

翼型俯仰运动与后缘运动均上偏为正，０°相位差

表示翼型上仰至最大位置同时后缘上偏至最大位

置，１８０°相位差表示翼型上仰至最大位置同时后

缘下偏至最大位置。后缘运动函数的频率特性与

主翼运动函数相同。图 ６分别表示了在 ０°和

１８０°相位差时的后缘线性／非线性变形运动对非

图 ６　升力系数响应

Ｆｉｇ．６　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅ

定常升力特性的影响。

可知，后缘线性／非线性变形运动对翼型俯仰
振动时的升力具有显著影响，尤其是在俯仰运动

幅值较大时的动态失速阶段。

图６（ａ）可以看出，当相位差为 ０°，翼型俯仰
振动幅值较小时，后缘线性／非线性变形运动均不
引起流动分离，但是 ２种后缘运动均减小了翼型
弯度，使升力减小，表４反映了此时的升力特性。

当翼型俯仰振动幅值较大时，后缘线性／非线
性变形运动对动态失速阶段升力特性影响更为显

著，表５反映了此时的升力特性。
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图７是０°相位差、ｔ＝２．０４ｓ、迎角 α＝１１．１３°
时的流场图及压力分布，其表明翼型处于大迎角

时，后缘产生线性／非线性变形后，舵面均处于主
表 ４　０°相位差时翼型小幅度俯仰的升力特性

Ｔａｂｌｅ４　Ｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｓｍａｌｌａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ％

工况 ΔＣＬ Δ珔ＣＬ

０（无后缘变形） ０ ０

１（线性变形）　 －３４．２ －２５．８

２（非线性变形） －３４．１ －２１．６

表 ５　０°相位差时翼型大幅度俯仰的升力特性

Ｔａｂｌｅ５　Ｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ％

工况 ΔＣＬ Δ珔ＣＬ

０（无后缘变形） ０ ０

１（线性变形）　 －４０．８ －３２．５

２（非线性变形） －３９．７ －３０．２

图 ７　０°相位差时翼型周围流场速度分布及压力分布

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

ａｒｏｕｎｄａｉｒｆｏｉｌａｔ０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

翼面造成的分离区内，舵面偏转均增加了上表面

的逆压梯度，加剧流动分离，导致升力下降，升力

峰值相位超前，因此在迎角增加到最大值之前，升

力系数先达到最大值。同时这种分离特性导致线

性／非线性后缘变形造成的影响差别不大。由
图６（ａ）滞回曲线可以看出，当相位差为 ０°时，后
缘引起的逆压梯度使迎角增大段的升力系数降

低，并且使升力系数到达峰值的时间超前于迎角达

到最大的时间；同时逆压梯度的存在还影响了流动

再附过程，使下降段升力低于无后缘运动的翼型。

当运动输入相位差为 １８０°时，翼型俯仰振动
幅值较小时，后缘线性／非线性变形均增加了翼型
弯度，可使翼型动态失速过程中升力系数提升，

表６反映了此时的升力特性。
表 ６　１８０°相位差时翼型小幅度俯仰的升力特性

Ｔａｂｌｅ６　Ｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｓｍａｌｌａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ１８０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ％

工况 ΔＣＬ Δ珔ＣＬ

０（无后缘变形） ０ ０

１（线性变形）　 ＋３６．０ ＋３０．３

２（非线性变形） ＋３６．０ ＋２８．１

　　表 ７反映了运动输入相位差为 １８０°时，翼型
俯仰振动幅值较大时的升阻力特性。结果表明，

非线性变形的后缘增升的效率更高。图８显示了
ｔ＝２．０８ｓ，迎角 α＝１７．２２°的速度分布云图和压
力分布，由于接近失速迎角，翼型表面出现分离

区，非线性变形的后缘表面曲率连续变化，气流更

容易保持附着状态，分离位置靠后；而线性变形的

后缘在变形起始位置曲率产生突变，气流在主副

翼连接处产生分离，增升效果较小。由图 ６（ｃ）滞
回曲线可以看出，当相位差为 １８０°时，后缘引起
的弯度增加使迎角增大段的升力系数升高，但是

随着迎角继续增大，后缘大部分区域已经处于深

失速，因而滞回曲线在迎角接近最大时体现出一

定的深失速的特征。

表 ７　１８０°相位差时翼型大幅度俯仰的升力特性

Ｔａｂｌｅ７　Ｌｉｆｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ１８０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ％

工况 ΔＣＬ Δ珔ＣＬ

０（无后缘变形） ０ ０

１（线性变形）　 ＋４５．４ ＋２８．５

２（非线性变形） ＋５０．３ ＋３４．６

３．２　线性变形后缘与非线性变形后缘对动态阻
力特性和升阻比的影响

　　翼型与后缘的时域运动输入采用式（２３）所
示函数。图９展示了在翼型与后缘运动相位差为

７４２１
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图 ８　１８０°相位差时翼型周围流场速度分布及压力分布

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄａｒｏｕｎｄ

ａｉｒｆｏｉｌａｔ１８０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

０°和１８０°时，线性变形后缘和非线性变形后缘对
俯仰振荡翼型的阻力系数的影响。

由图９可以看出，与升力规律相近，后缘运动
对阻力影响与翼型俯仰振动的幅值以及相位差均

有关，同时在一定的条件下还出现了负阻力现象。

当运动输入相位差为 ０°，翼型俯仰振动幅值
较小时，由于后缘与翼型的同相位偏转减小了翼

面沿流向的投影面积，后缘线性／非线性变形运动
均使阻力系数减小，表 ８显示了此时翼型的阻力
特性和升阻比。

表９显示了当翼型俯仰振动幅值较大时翼型
的阻力特性和升阻比。后缘非线性变形对此时翼

型减阻和提高升阻比效果更明显。

当运动输入相位差为 １８０°时，翼型俯仰振动
处于小幅值段时，此时翼型的阻力特性和升阻比，

如表１０所示。

图 ９　阻力系数响应

Ｆｉｇ．９　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｒｅｓｐｏｎｓｅ

表 ８　０°相位差时翼型小幅度俯仰的阻力特性和升阻比

Ｔａｂｌｅ８　Ｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆａｉｒｆｏｉｌ

ｓｍａｌｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
％

工况 ΔＣＤ Δ珔ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ

０（无后缘变形） ０ ０ ０ ０

１（线性变形）　 －３０．５ －２８．６ －５．３ －４．１

２（非线性变形） －３０．５ －２５．８ －５．３ －４．０

　　翼型俯仰振动幅值较大时，由于后缘非线性
变形产生的分离区小，导致压差阻力更小。此时

翼型的阻力特性和升阻比如表１１所示。这表明，
非线性变形后缘具有较好的大迎角升阻比特性。
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表 ９　０°相位差时翼型大幅度俯仰的阻力特性和升阻比

Ｔａｂｌｅ９　Ｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆａｉｒｆｏｉｌ

ｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ０°ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
％

工况 ΔＣＤ Δ珔ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ

０（无后缘变形） ０ ０ ０ ０

１（线性变形）　 －４８．４ －４０．５ ＋１４．７ ＋１２．４

２（非线性变形） －５０．７ －４０．２ ＋２２．３ ＋１６．８

表 １０　１８０°相位差时翼型小幅度俯仰的阻力

特性和升阻比

Ｔａｂｌｅ１０　Ｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆ

ａｉｒｆｏｉｌｓｍａｌｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ１８０°

ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ％

工况 ΔＣＤ Δ珔ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ

０（无后缘变形） ０ ０ ０ ０

１（线性变形）　 ＋５３．４ ＋４４．３ －１１．９ －９．７

２（非线性变形） ＋５３．４ ＋４４．０ －１１．９ －１０．４

表 １１　１８０°相位差时翼型大幅度俯仰的阻力

特性和升阻比

Ｔａｂｌｅ１１　Ｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｏｆ

ａｉｒｆｏｉｌｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｔ１８０°

ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ ％

工况 ΔＣＤ Δ珔ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ ΔＣＬ／ＣＤ

０（无后缘变形） ０ ０ ０ ０

１（线性变形）　 ＋１０２．２ ＋９３．５ －２８．９ －２２．５

２（非线性变形） ＋９６．９ ＋８６．６ －２３．７ －１６．６

　　从图９看出，在翼型大幅俯仰运动过程中，由
于动态失速过程中分离与再附的迟滞效应，后缘

线性／非线性变形２种运动下，翼型均出现了负阻
力，而在小幅值运动段，并未观测到明显的负阻力

现象，这与实验中观测到飞行器在动态俯仰过程中

产生负阻力
［３０］
的现象相符，说明计算合理。并且

后缘非线性变形运动产生的负阻力现象更为显著。

３．３　非线性变形后缘运动与主翼俯仰运动的相
位差对动态升阻特性的影响

　　图１０为后缘非线性变形的翼型 （工况 ２）在
不同迎角状态下峰值升阻特性随后缘运动输入相

位差变化。在图 １０～图 １２中，均以极径表示升
力系数、阻力系数或升阻比的值，以极角表示后缘

变形与主翼俯仰运动的相位差。图中的红色区域

表示使升力系数、阻力系数或升阻比增大的相位差

区间，蓝色区域表示使上述值减小的区间。

由图１０可知，连续变弯度翼型对峰值升阻特
性的影响在小幅俯仰和大幅俯仰的情况下差异较

大。与定常情况不同，当相位差在 －１１２°～５．４°
时，后缘运动可以有效增大峰值升阻比。

图１１为后缘非线性变形的翼型 （工况 ２）在

图 １０　不同迎角下连续变弯度翼型峰值气动力系数

随相位变化与无偏转翼型对比

Ｆｉｇ．１０　Ｐｅａｋａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｐｈａｓｅｆｏｒ

ｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｂａｓｅｌｉｎｅ

ａｉｒｆｏｉｌａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

不同迎角状态下平均升阻特性随后缘运动输入相

位差变化。可知，连续变弯度翼型对平均升阻特

性的影响在小幅俯仰和大幅俯仰的情况下差异较

大，在翼型小幅值俯仰时，平均升阻比的提升效果

不明显；当相位差在 －７３°～４５°时，后缘运动可以
有效增大翼型大幅值俯仰运动的平均升阻比。
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图 １１　不同迎角下连续变弯度翼型平均气动力

系数随相位变化与无偏转翼型对比

Ｆｉｇ．１１　Ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｐｈａｓｅｆｏｒｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ

ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｂａｓｅｌｉｅａｉｒｆｏｉｌａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ

在不同相位差时，负阻力特性也有显著差异。

图１２结果表明，在大迎角动态失速条件下，后缘

与主翼运动相位差在 －２００°～－３７．５°之间时，后

缘运动可以有效地提高下俯运动段的峰值负阻

图 １２　连续变弯度翼型负阻力随相位变化与

无偏转翼型对比

Ｆｉｇ．１２　Ｎｅｇａｔｉｖｅｄｒａｇｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｐｈａｓｅｆｏｒｃａｍｂｅｒ

ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｂａｓｅｌｉｎｅａｉｒｆｏｉｌ

力；后缘与主翼运动相位差在 －１９８°～４５°之间

时，后缘运动可以有效地提高下俯运动段的平均

负阻力。

４　结　论

本文建立了基于 ＯｐｅｎＦＯＡＭ的翼型后缘连

续变弯度和刚体俯仰耦合运动下动网格边界实现

方法，在此基础上实现了对翼型运动过程中动态

气动特性的计算。结果均表明：

１）瞬态峰值气动特性反映了某一瞬时翼型

表面的气动特性，会影响飞行器的短周期模态。

后缘连续变弯度可以使翼型获得更好的瞬态峰值

升阻特性。特别是在大迎角机动状态。在仅考虑

增升时，可以提供最大 ５０．３％的额外峰值升力。

在仅考虑减阻时，可以减少最大 ４６．７％的峰值阻

力。相位差在 －１１２°～５．４°内，均可以有效增大

升阻比。

２）时均气动特性反映了一段时间内翼型表

面的气动特性的平均效果，会影响飞行器的长周

期模态。后缘连续变弯度可以使翼型获得更好的

平均升阻特性。特别是在大迎角机动状态。在仅

考虑增升时，可以提供最大 ３４．６％的额外平均升

力。在仅考虑减阻时，可以减少最大 ４０．２％的平

均阻力。相位差在 －７３°～４５°内，均可以有效增

大平均升阻比。

３）后缘变形运动对翼型动态气动特性有显

著影响。在小幅俯仰时，变形方式带来的气动特

性差异仅为 １％左右；在大幅俯仰时，线性／非线

性后缘变形对气动特性影响差别明显，非线性后
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缘变形相较于线性后缘变形可以额外产生 ６％ ～

１０％的气动特性改变。对基于柔性后缘偏转的翼

型控制律设计提供了指导。

４）在翼型大幅俯仰时，后缘输入相位差位于

－２００°～－３７．５°之间时，连续变弯度翼型后缘运

动会增强飞行器动态失速过程特有的分离再附迟

滞，提高了峰值负阻力；相位差位于 －１９８°～４５°

之间时，连续变弯度翼型后缘运动提高了翼型的

平均负阻力。这极大拓展了柔性后缘偏转类变体

飞行器应用潜力。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＡＪＡＪＲＭ，ＢＥＡＶＥＲＳＴＯＣＫＣＳ，ＦＲＩＳＷＥＬＬＭ Ｉ．Ｍｏｒｐｈｉｎｇ

ａｉｒｃｒａｆｔ：Ｔｈｅｎｅｅｄｆｏｒａｎｅｗｄｅｓｉｇｎｐｈｉｌｏｓｏｐｈｙ［Ｊ］．Ａｅｒｏｓｐａｃｅ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，４９：１５４１６６．

［２］许云涛．智能变形飞行器发展及关键技术研究［Ｊ］．战术导

弹技术，２０１７（２）：２６３３．

ＸＵＹＴ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆ

ｓｍａｒｔｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＴａｃｔｉｃａｌＭｉｓｓｉｌｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７

（２）：２６３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］倪迎鸽，杨宇．自适应机翼翼型变形的研究现状及关键技

术［Ｊ］．航空工程进展，２０１８，９（３）：２９７３０８．

ＮＩＹＧ，ＹＡＮＧＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｓｔａｔｕｓａｎｄｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｎ

ｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｏｆａｄａｐｔｉｖｅｗｉｎｇｓ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｉｎＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１８，９（３）：２９７３０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］白鹏，陈钱，徐国武，等．智能可变形飞行器关键技术发展

现状及展望［Ｊ］．空气动力学学报，２０１９，３７（３）：４２６４４３．

ＢＡＩＰ，ＣＨＥＮＱ，ＸＵＧＷ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｓｔａｔｕｓｏｆｋｅｙ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓａｎｄｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎａｂｏｕｔｓｍａｒｔｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１９，３７（３）：４２６４４３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［５］祝连庆，孙广开，李红，等．智能柔性变形机翼技术的应用

与发展［Ｊ］．机械工程学报，２０１８，５４（１４）：２８４２．

ＺＨＵＬＱ，ＳＵＮＧＫ，ＬＩＨ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔａｎｄｆｌｅｘｉｂｌｅｍｏｒ

ｐｈｉｎｇｗｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ：Ａｒｅｖｉｅｗ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１８，５４（１４）：２８４２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＳＰＩＬＬＭＡＮＪＪ．Ｔｈｅｕｓｅｏｆｖａｒｉａｂｌｅｃａｍｂｅｒｔｏｒｅｄｕｃｅｄｒａｇ，

ｗｅｉｇｈｔａｎｄｃｏｓｔｓｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＴｈｅＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＪｏｕｒ

ｎａｌ，１９９２，９６（９５１）：１９．

［７］ＳＯＦＬＡＡＹＮ，ＥＬＺＥＹＤＭ，ＷＡＤＬＥＹＨＮＧ．Ａｎａｎｔａｇｏｎｉｓｔｉｃ

ｆｌｅｘｕｒａｌｕｎｉｔｃｅｌｌｆｏｒｄｅｓｉｇｎｏｆｓｈａｐｅｍｏｒｐｈｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｃ］∥

ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡＳＭＥ２００４ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇＣｏｎｇｒｅｓｓａｎｄＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｎｅｗ Ｙｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２００４：

２６１２６９．

［８］ＥＬＺＥＹＤＭ，ＳＯＦＬＡＡＹＮ，ＷＡＤＬＥＹＨＮＧ．Ａｂｉｏｉｎｓｐｉｒｅｄ

ｈｉｇｈａｕｔｈｏｒｉｔｙａｃｔｕａｔｏｒｆｏｒｓｈａｐｅｍｏｒｐｈｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｃ］∥Ｔｈｅ

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｏｃｉｅｔｙｆｏｒＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｈｏｔｏｎｉｃｓ，２００３：９２１００．

［９］ＥＬＺＥＹＤＭ，ＳＯＦＬＡＡＹＮ，ＷＡＤＬＥＹＨＮＧ．Ａｓｈａｐｅｍｅｍ

ｏｒｙｂａｓｅｄｍｕｌｔｉｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌａｃｔｕａｔｏｒｐａｎｅｌ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２００５，４２（７）：１９４３

１９５５．　

［１０］ＳＴＲＯＵＤＨＲ，ＬＥＡＬＰＢＣ，ＨＡＲＴＬＤＪ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｕｌ

ｔｉｐｈｙｓｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆａｎＳＭＡｄｒｉｖｅｎ，ｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇ

ｏｗｌｗｉｎｇｓｅｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＮｏｎｄｅｓｔｒｕｃｔｉｖｅＣｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｚａｔｉｏｎａｎｄＭｏｎｉｔｏｒｉｎｇｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＭａｔｅｒｉａｌｓ，Ａｅｒｏｓｐａｃｅ，

ＣｉｖｉｌＩｎｆｒａｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ａｎｄＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＸＩＩ．Ｂｅｌｌｉｎｇｈａｍ：Ｉｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＳｏｃｉｅｔｙｆｏｒＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｈｏｔｏｎｉｃｓ，２０１８：１９．

［１１］ＹＯＫＯＺＥＫＩＴ，ＳＵＧＩＵＲＡＡ，ＨＩＲＡＮＯＹ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｖａｒｉ

ａｂｌｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｕｓｉｎｇｃｏｒｒｕｇａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２０１４，５１（３）：１０２３１０２９．

［１２］ＴＳＵＳＨＩＭＡＮ，ＹＯＫＯＺＥＫＩＴ，ＳＵＷ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｌｙ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｔｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍｏｒｐｈｉｎｇｗｉｎｇ

ｗｉｔｈｃｏｒｒｕｇａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌ

ｏｇｙ，２０１９，８８：２４４２５７．

［１３］ＷＯＯＤＳＢＫＳ，ＦＲＩＳＷＥＬＬＭＩ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｆｉｓｈｂｏｎｅａｃｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ［Ｃ］∥２２ｎｄＡＩＡＡ／

ＡＳＭＥ／ＡＨＳＡｄａｐｔｉｖｅＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，

２０１４：１１１．

［１４］ＷＯＯＤＳＢＫＳ，ＢＩＬＧＥＮＯ，ＦＲＩＳＷＥＬＬＭＩ．Ｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓ

ｔｉｎｇｏｆｔｈｅｆｉｓｈｂｏｎｅａｃｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇｃｏｎｃｅｐｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＭａｔｅｒｉａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１４，２５

（７）：７７２７８５．

［１５］ＲＩＶＥＲＯＡＥ，ＷＥＡＶＥＲＰＭ，ＣＯＯＰＥＲＪＥ，ｅｔａｌ．Ｐａｒａｍｅｔｒｉｃ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍｏｄｅｌｌｉｎｇｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅａｃｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｅｒｏ

ｆｏｉｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＭａｔｅｒｉａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，

２０１８，２９（９）：２００８２０２６．

［１６］ＷＯＯＤＳＢＫＳ，ＤＡＹＹＡＮＩＩ，ＦＲＩＳＷＥＬＬＭＩ．Ｆｌｕｉｄ／ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｆｉｓｈｂｏｎｅａｃｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇ

ｃｏｎｃｅｐｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２０１５，５２（１）：３０７３１９．

［１７］赵飞，葛文杰，张龙．某无人机柔性机翼后缘变形机构的拓

扑优化［Ｊ］．机械设计，２００９，２６（８）：１９２２．

ＺＨＡＯＦ，ＧＥＷ Ｊ，ＺＨＡＮＧＬ．Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｎｔｈｅ

ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｏｆｃｅｒｔａｉｎｐｉｌｏｔ

ｌｅｓｓａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａｃｈｉｎｅＤｅｓｉｇｎ，２００９，２６（８）：１９

２２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］朱鹏刚，葛文杰，张永红，等．基于 ＳＩＭＰ和 ＧＡ变形柔性机

翼后缘的拓扑优化［Ｊ］．机械科学与技术，２００９，２８（１１）：

１４６８１４７２．　

ＺＨＵＰＧ，ＧＥＷ Ｊ，ＺＨＡＮＧＹＨ，ｅｔａｌ．Ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｆｏｒｓｈａｐｅｍｏｒｐｈｉｎｇｃｏｍｐｌｉａｎｔｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｕｓｉｎｇＳＩＭＰａｎｄＧＡ

［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２００９，２８（１１）：１４６８１４７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＢＡＲＢＡＲＩＮＯＳ，ＰＥＣＯＲＡＲ，ＬＥＣＣＥＬ，ｅｔａｌ．ＡｎｏｖｅｌＳＭＡ

ｂａｓｅｄｃｏｎｃｅｐｔｆｏｒａｉｒｆｏｉｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｍｏｒｐｈｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭａ

ｔｅｒｉａｌｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ，２００９，１８（５）：６９６７０５．

［２０］杨智春，解江．柔性后缘自适应机翼的概念设计［Ｊ］．航空

学报，２００９，３０（６）：１０２８１０３４．

ＹＡＮＧＺＣ，ＸＩＥＪ．Ｃｏｎｃｅｐｔｄｅｓｉｇｎｏｆａｄａｐｔｉｖｅｗｉｎｇｗｉｔｈｆｌｅｘｉ

ｂｌｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２００９，３０（６）：１０２８１０３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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［２１］杨智春，党会学，解江．基于动网格技术的柔性后缘自适应

机翼气动特性分析［Ｊ］．应用力学学报，２００９，２６（３）：５４８

５３３．　

ＹＡＮＧＺＣ，ＤＡＮＧＨＸ，ＸＩＥＪ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｆｌｅｘｉｂｌｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅａｄａｐｔｉｖｅｗｉｎｇｂｙｕｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｄｙｎａｍｉｃ

ｍｅｓｈｅｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００９，２６

（３）：５４８５３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］解江，杨智春．自适应机翼柔性翼肋的受控运动学规律研

究［Ｊ］．机械科学与技术，２００７，２６（７）：９１７９２１．

ＸＩＥＪ，ＹＡＮＧＺＣ．Ｓｔｕｄｙｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅ

ｒｉｂｏｆａｄａｐｔｉｖｅｗｉｎｇ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００７，２６（７）：９１７９２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］解江，杨智春，党会学．柔性后缘自适应机翼气动特性和操

纵反效特性的比较分析［Ｊ］．工程力学，２００９，２６（１０）：

２４５２５１．

ＸＩＥＪ，ＹＡＮＧＺＣ，ＤＡＮＧＨＸ．Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｓｔｕｄｙｏｎａｅｒｏｄｙ

ｎａｍｉｃｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｒｅｖｅｒｓａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｄａｐｔｉｖｅｗｉｎｇｓ

ｗｉｔｈｆｌｅｘｉｂｌｅｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００９，２６

（１０）：２４５２５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＺＨＯＵＨ，ＺＨＵＨ，ＭＡＩＮＨＨ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｌｉｎｇａｎｄａｅｒｏｄｙｎａｍ

ｉｃｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅａｃｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ［Ｃ］∥

２０１８１５ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＢｈｕｒｂａｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉ

ｅｎｃｅｓａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＩＢＣＡＳＴ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１８：５５９５６５．

［２５］ＫＵＭＡＲＤ，ＡＬＩＳＦ，ＡＲＯＣＫＩＡＲＡＪＡＮＡ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎｄａｅｒｏ

ｄｙｎａｍｉｃｓｓｔｕｄｉｅｓｏｎｖａｒｉｏｕｓｗｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｆｏｒｍｏｒｐｈｉｎｇ

［Ｊ］．ＩＦＡＣＰａｐｅｒｓｏｎＬｉｎｅ，２０１８，５１（１）：４９８５０３．

［２６］ＨＯＬＺＭＡＮＮＴ．Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，ｎｕｍｅｒｉｃｓ，ｄｅｒｉｖａｔｉｏｎｓａｎｄＯｐｅｎ

ＦＯＡＭ？［Ｍ］．Ｌｏｅｂｅｎ：ＨｏｌｚｍａｎｎＣＦＤ，２０１６：９１１１２．　

［２７］ＭＯＵＫＡＬＬＥＤＦ，ＭＡＮＧＡＮＩＬ，ＤＡＲＷＩＳＨＭ．Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｖｏｌ

ｕｍｅｍｅｔｈｏｄｉｎｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：

Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１６：７３４７３８．

［２８］ＪＡＳＡＫＨ．ＤｙｎａｍｉｃｍｅｓｈｈａｎｄｌｉｎｇｉｎＯｐｅｎＦＯＡＭ［Ｃ］∥ＡＩＡＡ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓＭｅｅｔｉｎｇ＆Ｅｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００９：

１１０．

［２９］ＬＥＥＴ，ＧＥＲＯＮＴＡＫＯＳＰ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｏｖｅｒａｎｏｓｃｉｌｌａ

ｔｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００４，５１２：３１３

３４１．　

［３０］郭辉，连淇祥．飞行器动态下俯过程中的负阻力现象［Ｊ］．

北京航空航天大学学报，２００４，３０（７）：６２３６２６．

ＧＵＯＨ，ＬＩＡＮＱＸ．Ｎｅｇａｔｉｖｅｄｒａｇｐｈｅｎｏｍｅｎａｏｆａｉｒｃｒａｆｔｉｎｄｙ

ｎａｍｉｃｐｉｔｃｈｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００４，３０（７）：６２３６２６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．
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Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ
ａｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ

ＷＵＹｏｕ１，ＤＡＩＹｕｔｉｎｇ１，，ＺＨＡＮＧＲｅｎｊｉａ２，ＳＯＮＧＣｈｅｎ１，ＹＡＮＧＣｈａｏ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆａｃｃｕｒａｔｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｍｏｒｐｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎ
ｏｆａｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ，ａｓｐａｔｉｏｔｅｍｐｏｒａｌｓｕｒｆａｃｅｆｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｉｓ
ｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄａｃｃｕｒａｔｅｌｙｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｓｐａｃｅｔｉｍｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｏｒｐｈｉｎｇｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，
ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｍｏｔｉｏｎｃａｕｓｅｄｂｙａｉｒｆｏｉｌｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎａｎｄｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅ
ｍｏｒｐｈｉｎｇｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｉｎＯｐｅｎＦＯＡＭ，ａｎｄｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓｏｆｔｈｅｃｏｕｐｌｅｄｍｏｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌａｒｅｃａｌ
ｃｕｌａｔｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｍｏｔｉｏｎｈａｓａｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｌｉｆｔａｎｄｄｒａｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ
ｔｉｃｓｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓ６％ －１０％ ｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｌｉｎｅａｒ
ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎａｉｒｆｏｉｌｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎａｉｒ
ｆｏｉｌｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎａｎｄｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｍｏｔｉｏｎｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｓｄｉｓｃｕｓｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｉｎｐａｒｔｉｃｕ
ｌａｒ，ｗｈｅｎｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｓ１８０ｄｅｇｒｅｅ，ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｍｏｔｉｏｎｉｎｃｒｅａｓｅｓｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｌｉｆｔｂｙ５０．３％ ａｓｗｅｌｌ
ａｓｔｈｅｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｉｆｔｂｙ３４．６％．Ｗｈｅｎｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｓ０ｄｅｇｒｅｅ，ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｍｏｔｉｏｎｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｍａｘ
ｉｍｕｍｄｒａｇｂｙ３９．７％ ａｓｗｅｌｌａｓｔｈｅｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｄｒａｇｂｙ３０．２％．Ｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄ
ｂｙ２２．３％ ａｎｄｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｌｉｆｔｄｒａｇｒａｔｉｏｂｙ１６．８％．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｄｕｒｉｎｇｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎ，ｎｅｇａ
ｔｉｖｅｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｓｏｂｓｅｒｖｅｄａｎｄｔｈｅｉｎｄｕｃｅｍｅｎｔｉｓｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．Ｔｈｅａｂｏｖｅｒｅｓｕｌｔｓｐｒｏｖｉｄｅｉｍｐｏｒｔａｎｔｒｅｆｅｒ
ｅｎｃｅｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｂａｓｅｄｏｎｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ；ｄｙｎａｍｉｃｓｔａｌｌ；ｎｅｇａｔｉｖｅｄｒａｇ；ＯｐｅｎＦＯＡＭ；ｄｙｎａｍｉｃｍｅｓｈ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４１５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７１４１０：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７１３．１９３３．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１６７２０１８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｕｔｉｎｇｄａｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０１３７

基于 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ的外辐射源雷达
目标 ＤＯＡ估计方法
陈赓，田波，宫健，冯存前
（空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：外辐射源雷达回波信噪比极低，通常在距离多普勒二维相关后进行目标角
度估计。在这种单快拍情况下，经典的超分辨算法由于协方差矩阵的非正定性导致算法性能

较差。针对这一问题，在 Ａ＆Ｍ插值迭代算法的基础上，提出了一种适用于稀疏阵列的 ＳＡ＆Ｍ
Ｒｅｌａｘ外辐射源雷达目标 ＤＯＡ估计方法。在相同阵元数目的情况下，与原有算法相比提高了
目标角度估计的分辨率与精度，同时减少了运算量。通过仿真实验验证了所提方法的有效性。

关　键　词：外辐射源雷达；波达方向（ＤＯＡ）估计；稀疏阵列；单快拍；插值迭代
中图分类号：ＴＮ９５８．９７
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２５４０７

　　外辐射源雷达是一种自身不发射电磁波，而
依靠通信、广播或者 ＷｉＦｉ信号实现对目标探测
的雷达，其具有绿色环保、低成本的优点

［１３］
。目

前，国内外开展了广泛研究的外辐射源雷达照射

源信号，主要包括数字电视广播信号、模拟电视广

播信号、调频广播信号及导航信号等
［４８］
。在每

种外辐射源雷达系统中，波达方向（Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆ
Ａｒｒｉｖａｌ，ＤＯＡ）估计都是目标探测的一项关键环
节，其估计的精度影响目标距离的解算及目标定

位。但外辐射源雷达回波通道中目标回波信号的

能量远低于地面反射多径杂波信号的能量，传统

的超分辨估计算法难以在这种极低信噪比条件下

实现有效的目标角度估计
［９］
。

针对这一问题，文献［１０１１］提出了利用距
离多普勒二维相关后目标距离多普勒位置的复
幅度信息进行角度估计。这种方法虽然通过二维

互相关处理提高了目标回波的信噪比，但接收信

号快拍数目降为１，传统的超分辨算法不再适用，
这对外辐射源雷达目标 ＤＯＡ估计带来了新的挑

战。近年来，基于压缩感知（ＣｏｍｐｒｅｓｓｅｄＳｅｎｓｉｎｇ，
ＣＳ）理论的 ＤＯＡ估计方法被应用于外辐射源雷
达

［１２１３］
。这种方法依靠构造过完备原子字典，通

过迭代求解选择最匹配的原子，能够在单快拍的

情况下实现多目标的 ＤＯＡ估计。但在过完备原
子字典的构建中，字典矩阵的分割精度影响着

ＤＯＡ估计的精度，若分割的精度提高，则过完备
字典矩阵的维数将变大，导致运算量较大。若减

小字典矩阵的分割精度存在网格失配的问题，会

影响目标角度的估计性能。

针对上述问题，本文将 Ａ＆Ｍ插值迭代算法
引入外辐射源雷达 ＤＯＡ估计，将角度估计问题
转化为频率估计问题。同时，针对 Ａ＆Ｍ插值迭
代算法分辨率受阵元数目及阵列结构的限制，

将稀疏阵列引入外辐射源雷达，提出了一种新

的 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ外辐射源雷达目标 ＤＯＡ估计
方法，在减少阵元数目的情况下保证了估计精

度。通过仿真实验，验证了本文所提方法的有

效性。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106017&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ６期 陈赓，等：基于 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ的外辐射源雷达目标 ＤＯＡ估计方法

１　系统模型

外辐射源雷达监测天线不仅包含了目标回

波，还包含了直达波信号、多径杂波信号及噪声信

号，则第 ｍ个监测通道接收信号可以表示为

ＳｍＥｃｈ（ｔ）＝∑
ｑ
Ａｑａｍ（θｑ）Ｓｄ（ｔ－τｑ）ｅ

ｊ２πｆｑｔ＋

　　∑
ｉ
Ｂｉａｍ（θｉ）Ｓｄ（ｔ－τｉ）＋

　　ａｍ（θｄ）Ｓｄ（ｔ）＋Ｎｍ（ｔ） （１）
式中：Ｓｄ为直达波信号复幅度；ｍ＝１，２，…，Ｍ为
天线个数；ｔ＝１，２，…，Ｔ为采样时间，Ｔ为信号的
长度；Ｎｍ（ｔ）为天线接收到的噪声信号；Ａｑ、τｑ和
ｆｑ分别为目标回波信号的复幅度、延时和多普勒
频率；Ｂｉ和 τｉ分别为监测天线接收到的多径杂波
信号的复幅度和延时；ｑ和 ｉ分别为目标数目和多
径杂波数目；ａｍ为信号角度复幅度信息；θｑ、θｉ和
θｄ分别为目标回波信号、多径杂波信号和直达波
信号的入射角度。

ａ（θ）为目标接收信号的阵列流形矢量，其表
示为

ａ（θ）＝［１　ｅ－ｊ２πｄ１ｓｉｎθｑ／λ　…　ｅ－ｊ２πｄｍ－１ｓｉｎθｑ／λ］（２）
式中：ｄｍ－１为第 ｍ个阵元到第 １个阵元的距离；λ
为信号波长。

由于直达波信号和多径杂波信号的能量强于

目标回波信号，通过时域对消处理抑制直达波信

号和多径杂波信号得到目标回波信号
［１４］
。各阵

元对消后的目标回波信号可以表示为

Ｓ～ｍＥｃｈ（ｔ）＝∑
ｑ
Ａｑａｍ（θｑ）Ｓｄ（ｔ－τｑ）ｅ

ｊ２πｆｑｔ＋Ｎｍ（ｔ）

　　ｍ ＝１，２，…，Ｍ，ｔ＝１，２，…，Ｔ （３）
由于对消后的目标回波信号能量极低，噪声

强度远高于目标回波信号，利用对消后的信号直

接进行目标角度估计难以获得角度信息。为了提

取出目标的角度信息，利用距离多普勒二维相关
后目标距离多普勒位置的复幅度信息进行角度
估计，此时目标回波信噪比显著增强。目标回波

信号和参考信号的互相关函数可以表示为

Ｘ（ｌ，ｋ）＝∑
Ｔ－１

ｔ＝０
Ｓｄ（ｔ）Ｓ

～ｍ
Ｅｃｈ（ｔ＋ｌ）ｅ

ｊ２πｔｋＴ （４）

式中：Ｓｄ（ｔ）为监测通道提纯后的直达波信号；ｌ＝
０，１，…，Ｌ和 ｋ＝－Ｋ，…，Ｋ分别为时延和多普勒
频率离散化表示，Ｌ和 Ｋ分别为离散化时延和多
普勒频率范围。

考虑一个积累单元内有 ｑ个目标同时位于一
个距离多普勒单元［ｌｇ，ｋｇ］内，则此时位于［ｌｇ，
ｋｇ］内的 ｑ个目标的回波信号可以表示为

Ｙ＝

１

ｅ－ｊ２πｄ１ｓｉｎθｑ／λ



ｅ－ｊ２πｄｍ－１ｓｉｎθｑ／













λ

Ｘ１（ｌｇ，ｋｇ）

Ｘ２（ｌｇ，ｋｇ）



Ｘｑ（ｌｇ，ｋｇ













）

＋

Ｎ１（ｌｇ，ｋｇ）

Ｎ２（ｌｇ，ｋｇ）



Ｎｍ（ｌｇ，ｋｇ













）

＝

　　ＡＸ＋Ｎ （５）
式中：Ａ表示目标导向矢量；Ｘｑ（ｌｇ，ｋｇ）表示第 ｑ
个目标在［ｌｇ，ｋｇ］距离多普勒单元的复包络；
Ｎｍ（ｌｇ，ｋｇ）表示噪声信号。

通过积累可以保留目标的幅相信息，但得到

的接收信号 Ｙ为 Ｍ×１维矩阵。

２　基于 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ算法的目标
ＤＯＡ估计方法

２．１　Ａ＆Ｍ 插值迭代算法

Ａ＆Ｍ插值迭代算法［１５］
是采用单快拍求解目

标波达方向的基础。传统 ＦＦＴ方法求解目标角
度时，通过 ＦＦＴ得到其频谱图，根据其频谱图的
峰值点位置求解目标的角度。但这种方法估计得

到的目标角度性能依赖于天线数量，在天线数量

较少时估计得到的角度与实际值有较大差别。对

此，Ａ＆Ｍ插值迭代算法利用 ＦＦＴ粗估计结果，采
用插值迭代的方法提升角度估计的精度。

对于阵元间隔为 ｄ的一个均匀线阵，当目标
入射角度为 θ时，接收信号的阵列流形矢量为
ａ（θ）＝［１　ｅ－ｊ２πｄｓｉｎθ／λ　…　ｅ－ｊ２πｄ（Ｍ－１）ｓｉｎθ／λ］Ｔ

（６）
令 ｆ＝ｄＭｓｉｎθ／λ，则对于目标角度的估计可

以转化为频率估计问题。假设 ＦＦＴ的峰值点为
ｍ^ｑ，但实际中目标的峰值点位置应该位于 ｍｑ＝
ｍ^ｑ＋δｑ，δｑ∈［－０．５，０．５］为量化误差。因此，核
心问题在于求解量化误差 δｑ，其对应的目标信号
真实角度频率为

ｆ＝
ｍ^ｑ＋δｑ
Ｍ

ｆｓ （７）

式中：ｆｓ为采样频率，在 ＤＯＡ估计中，ｆｓ＝Ｍ。
因此，求解 ｆ关键在于找出误差迭代关系：

δ^ｉ ＝δ^ｉ－１＋ｈ（δ^ｉ－１） （８）

式中：ｈ（δ^ｉ－１）为误差量。
考虑接收信号的离散傅里叶变换系数为

Ｗｐ ＝∑
Ｍ－１

ｒ＝０
Ｙ～（ｒ）ｅ－ｊ２πｒ

ｍｑ＋ｐ
Ｍ 　ｐ＝±０．５ （９）

式中：Ｙ～为接收信号做 Ｍ点 ＦＦＴ后得到的数据。
将正弦信号表达式代入式（９）得

Ｗｐ ＝ｅ
ｊθ １＋ｅｊ２πδ

１－ｅｊ２π
δ－ｐ
Ｍ

＋Ｎｐ （１０）

５５２１
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式中：Ｎｐ为噪声的傅里叶变换系数。
当 δ－ｐＭ时，则式（１０）简化为

Ｗｐ ＝ξ
δ
δ－ｐ

＋Ｎｐ （１１）

式中：ξ＝－Ｍｅｊθ１＋ｅ
ｊ２πδ

ｊ２πδ
。

文献［１５］给出了 ２种误差迭代公式，其迭代
关系式为

ｈ（δ^ｉ－１）＝
１
２
ＲｅＷ０．５＋Ｗ－０．５

Ｗ０．５－Ｗ－０．
{ }

５

（１２）

ｈ（δ^ｉ－１）＝
１
２
·
Ｗ０．５ － Ｗ－０．５

Ｗ０．５ ＋ Ｗ－０．５

（１３）

将式（１１）代入式（１２）可以得到

ｈ（δ^ｉ－１）＝
１
２
Ｒｅ
ξ δ
δ－０．５

＋ξ δ
δ＋０．５

ξ δ
δ－０．５

－ξ δ
δ＋０．

{ }
５

＝δ

（１４）

可以看出，ｈ（δ^ｉ－１）可以作为剩余量的估计。
综上所述，Ａ＆Ｍ插值迭代算法的流程如下：

步骤１　对接收数据做 ＦＦＴ，得到 Ｙ～。

步骤２　计算初始频率 ｍ^＝ａｒｇｍａｘ
ｍ
｛Ｙ～（ｍ）｝。

步骤３　初始化 δ０＝０，ｉ＝０。
步骤４　ｉ＝ｉ＋１，计算傅里叶系数：

Ｗｐ ＝∑
Ｍ－１

ｒ＝０
Ｙ～（ｒ）ｅ－ｊ２πｒ

ｍ^＋δ^ｉ－１＋ｐ
Ｍ 　　ｐ＝±０．５ （１５）

步骤５　通过式（１２）或式（１３）计算误差ｈ（δ
＾
ｉ－１）。

步骤６　迭代，δ^ｉ＝δ^ｉ－１＋ｈ（δ^ｉ－１）；判断 δ^是
否收敛，若收敛执行步骤７，未收敛返回步骤４。

步骤 ７　通过 ｆ＝
ｍ^ｑ＋δｑ
Ｍ

ｆｓ得到目标实际

频率。

２．２　基于稀疏阵列的多源 Ａ＆Ｍ插值迭代算法
通过２．１节分析，Ａ＆Ｍ插值迭代算法是基于

均匀线阵且目标个数为１得到的。由于稀疏阵列
是非均匀的，无法直接采用 Ａ＆Ｍ插值迭代算法
进行角度估计。对于非均匀阵列，可以等效看作

是由多个虚拟均匀阵元叠加而成。此处记为

ａ（θ）＝ΓＨａ^（θ） （１６）
式中：

ａ^（θ）＝［１　ｅ－ｊ２πｄ^ｓｉｎθ／λ　…　ｅ－ｊ２πｄ^（Ｍ^－１）ｓｉｎθ／λ］Ｔ

（１７）

式中：ｄ^为等效的均匀线阵间距；Ｍ^为等效后的均
匀线阵阵元数目；Γ为等效的插值矩阵。为了使
等效 后 的 阵 列 接 近 于 原 始 阵 列，一 般 需 要

Ｍ^≥４ｄＭ－１／λ。由于稀疏阵列的稀疏性，实际中

Ｍ^Ｍ。
采用最小二乘法，可以得到阵列转换矩阵：

Γ＝ａ（θ）^ａ（θ）Ｈ（ａ（θ）^ａ（θ）Ｈ）－１ （１８）
利用得到的转换矩阵，可以将二维相关积累

后的接收信号 Ｙ转换到虚拟均匀阵列数据，转换
后的数据为

Ｙ^＝ΓＴＹ （１９）

将转化后的信号 Ｙ^作为 ２．１节 Ａ＆Ｍ插值迭

代算法的输入，此时阵列数目变为 Ｍ^。通过迭代
计算得到 ｆ，则目标角度为

θ＝ａｒｃｓｉｎ
ｆλ

ｄ^Ｍ( )^ （２０）

当同一个距离多普勒单元出现的目标个数
大于１时，Ａ＆Ｍ插值迭代算法不再适用。针对此
问题，结合 Ｒｅｌａｘ算法对多目标实现角度估计。
在对多源信号中某一个信号源角度估计时，可以

将其他信号源当作噪声处理。在估计其中一个目

标信号的频率点时，减去其余目标在该点的分量

（称此分量为泄漏分量），再采用 Ａ＆Ｍ插值迭代
算法估计，通过相互迭代提升估计的精度，得到目

标的估计结果。

设第 ｑ个目标对第 ｌ个目标的泄漏分量为
αｑΥｑ［μｌ＋ｐ］，αｑ为第 ｑ个目标的傅里叶系数，μｌ
为离散傅里叶变换后第 ｌ个目标在频谱中的位
置。减去其余目标对第 ｌ个目标点的泄漏后，
可得

Ｗ～ｌ［ｐ］＝Ｗｌ［ｐ］－∑
Ｑ

ｑ＝１，ｑ≠ｌ
αｌΥｑ［μｌ＋ｐ］ （２１）

式中：

Υｑ［μｌ＋ｐ］＝∑
Ｍ－１

ｒ＝０
Ｙ～（ｒ）ｅ－ｊ２πｒ

μｌ＋ｐ
Ｍ ＝ １＋ｅ

ｊ２π（μｑ－μｌ）

１＋ｅｊ
２π
Ｍ（μｑ－μｌ＋ｐ）

（２２）

式中：Ｙ～（ｒ）为接收信号 ＦＦＴ变换后得到的数据。

将得到的 Ｗ～ｌ［ｐ］作为 Ａ＆Ｍ插值迭代算法的输入
进行后续计算。

综上所述，本文基于 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ算法的目
标 ＤＯＡ估计方法步骤如下：

步骤１　通过式（１９）将稀疏阵列接收信号转

化到虚拟均匀线阵，得到转换后数据 Ｙ^及虚拟阵

元数目 Ｍ^；确定目标数量，目标数目为１，采用２．１
节算法处理，目标数量大于１，进行下一步计算。

步骤２　对转换后的数据 Ｙ^进行 Ｍ^点 ＦＦＴ

６５２１
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　第 ６期 陈赓，等：基于 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ的外辐射源雷达目标 ＤＯＡ估计方法

变换，得到 Ｙ。设置迭代变量 ｊ＝１，２，…，Ｊ。
步骤３　初始化 μｌ＝０，αｌ＝０，ｌ＝１，２，…，Ｑ。

步骤４　通过式（２１）计算得到 Ｗ～ｌ［ｐ］，ｐ＝
±０．５。　
步骤５　利用式（１２）或式（１３）计算 ｈｌｊ。

步骤６　更新 μｌｊ，此处加入辛克函数以提高
计算精度。

μｌｊ ＝μ
ｌ
ｊ－１＋

ｓｉｎ（π／Ｍ^）

π／Ｍ^
ｈｌｊ （２３）

步骤７　更新幅值。

αｌｊ ＝
１

Ｍ
{^∑
Ｍ－１

ｒ＝０
Ｙ（ｒ）ｅ－ｊ２π

μｌｊ
Ｍ －∑

Ｑ

ｑ＝１，ｑ≠ｌ
αｑΥｑ［μ

ｌ
ｊ }］ （２４）

步骤 ８　分别计算每个目标的 αｌｊ，并进行迭
代，判断是否收敛，未收敛返回步骤 ４；若收敛计
算结束。

２．３　计算复杂度分析
本文方法的计算复杂度分析如下：当阵列结

构为均匀阵列，目标个数为 １时，２．１节中算法总
复杂度为 Ｏ（Ｋ（ｎ２＋２ｎ）＋ｎｌｏｇｎ）；当阵列结构
为稀疏阵列时，式（１８）可以预先计算并存储，故
一个目标算法的计算复杂度为 Ｏ（Ｋ（ｎ２＋２ｎ）＋
ｎｌｏｇｎ＋ｎ２）；多个目标时算法的运算复杂度为
Ｏ（Ｋｑ（２ｎ２＋２ｎ）＋ｎｌｏｇｎ）；文献［１２］中算法复杂
度为 Ｏ（Ｋ（５ｎ３＋２ｎ））。Ｋ表示算法的循环次数，
ｑ为目标个数。通过比较可得，本文方法能够有
效降低运算复杂度。

３　仿真分析
本节采用地面数字电视多媒体广播信号

（ＤｉｇｉｔａｌＴｅｒｒｅｓｔｒｉａｌＴｅｌｅｖｉｓｉｏｎＭｕｌｔｉｍｅｄｉａＢｒｏａｄｃａｓｔ
ｉｎｇｓｉｇｎａｌ，ＤＴＭＢ）［１６］对本文方法进行仿真验证，
信号带宽为７．５６ＭＨｚ，波长为０．５ｍ，采样率设置
为２倍的信号带宽。采用的帧体结构为 ＰＮ４２０
模式，在二维相干积累中以一个帧体时长作为脉

冲重复周期，对应的脉冲重复频率为 １．８ｋＨｚ。
设置阵列结构为［０，０．５λ，１．５λ，２λ，３λ］，直达波
信号及多径杂波信号参数如表１所示。

表 １　实验仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

信号 距离／ｍ 多普勒频率／Ｈｚ 信噪比／ｄＢ

直达波 ０ ０ ５０

多径１ ２５ ０ ３５

多径２ ４５ ０ ３０

多径３ ６５ ０ ２８

多径４ ８５ ０ ２４

多径５ １０５ ０ ２０

　　设定目标速度为 ２０ｍ／ｓ，距离为 ２．８ｋｍ，设
积累时间为１ｓ，目标信噪比为 －２０ｄＢ，目标角度
在每个实验中分别给出。假设每个阵元接收信号

中的直达波与多径杂波已经采用对消算法抑

制
［１４］
。通过距离多普勒二维相关处理，已经获

得了目标的距离和速度信息，此时距离多普勒二
维相关结果如图 １所示。可以看出，目标的峰值
已经出现。在多普勒频率为 ０的位置出现的伪峰
是由于 ＤＴＭＢ信号 ＰＮ帧头自相关特性而引起的。

图 １　目标检测结果

Ｆｉｇ．１　Ｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

１）实验 １。验证本文方法的收敛特性。设
置稀疏线阵转换到均匀线阵的虚拟阵元数目为

２１，均匀线阵间距为 ０．５λ。此时目标对应的频率
通过虚拟后的阵元数目与阵元间距来计算。计算

表达式为

ｆ＝ｄ^Ｍ
～ｓｉｎθ
λ

（２５）

单个目标时，设置目标角度为 １８．７°，通过
式（２５）计算得到对应的频率值为 ３．３７Ｈｚ。迭代
次数设置４０次，仿真实验结果如图２所示。可以
看出，仿真大约在第 １２次开始收敛，且收敛的结
果与目标实际的频率基本一致。在实际仿真实验

中，迭代次数一般不会超过２０。
在实际环境中，多个目标落入同一个距离多

普勒单元的个数一般不超过 ２个，故本文选取了
２个目标进行仿真验证。设置 ２个目标角度分别
为２６．６°与３．７°，通过式（２５）计算得到对应的频
率值分别为 ４．７Ｈｚ与 ０．６８Ｈｚ。迭代次数设置
１００次，仿真实验结果如图 ３所示。可以看出，仿
真大约在第４０次左右开始收敛，收敛的结果与目
标实际的频率基本一致。在实际仿真实验中，如

果迭代５０次之后收敛的结果与实际结果仍然不
一致，此时增加迭代次数也没有意义了。
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图 ２　单个目标时本文方法收敛仿真

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄ

ｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｏｎｅｔａｒｇｅｔ

图 ３　两个目标时本文方法收敛仿真

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄ

ｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈｔｗｏｔａｒｇｅｔｓ

２）实验 ２。比较相同阵元数目下的稀疏阵
列和均匀阵列估计性能。稀疏阵列为本实验采用

阵列，均匀线阵采用相同阵元数目、阵元间距为半

波长。设定 ２个目标角度分别为 ３．７°与 １８．４°。
在５阵元均匀线阵的情况下，通过式（２５）计算得
到对应的频率值分别为 ０．１６Ｈｚ和 ０．７９Ｈｚ，在
５阵元稀疏阵列结构下转换后的虚拟阵元个数为
２１，此时通过式（２５）计算得到对应的频率值分别
为０．６８Ｈｚ和３．３１Ｈｚ。图 ４为 ２种阵列的最终
收敛结果。其中，Ｓ表示稀疏阵列，Ａ表示实际
值，Ｅ表示估计值，数字代表第几个目标。可以看
出，在相同阵元数目的情况下，均匀线阵不能成功

分辨２个目标，但稀疏阵列能够成功分辨出 ２个
目标，并估计出目标角度。因此，ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ算
法相比于 Ａ＆ＭＲｅｌａｘ具有更高的分辨率。

３）实验 ３。比较本文方法与压缩感知算法
的分辨率性能。设定 ２个目标角度差不同，分别
求２种算法正确估计的概率（估计结果与实际角
度差为 ±１°），每种情况分别进行１００次蒙特卡罗
仿真实验。仿真结果如图 ５所示。可以看出，当
２个目标角度差为１２°左右时，本文方法能正确分

辨２个目标概率大于 ０．９。在目标角度差小于
１２°之前，分辨性能略差于压缩感知算法，这是由
于本文方法的分辨性能受到傅里叶分辨率的限

制。但若已知 ２个目标中的一个目标角度，此时
本文方法的分辨率将显著提高。图６为２个目标
角度相差 ５°的情况下，已知其中一个目标的角
度，将其作为迭代的初始值，得到的最终迭代结

果。可以看出，在已知其中一个目标的角度情况

下，本文方法的分辨率将显著提升，最终迭代结果

会与目标实际频率基本一致。

图 ４　不同阵列估计结果

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｒｒａｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ５　两个目标不同角度间隔下正确分辨概率

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｏｒｒｅｃｔｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏ

ｔａｒｇｅｔｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｉｎｔｅｒｖａｌｓ

图 ６　一个目标角度已知情况下估计结果

Ｆｉｇ．６　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｈｅｎａｔａｒｇｅｔａｎｇｌｅｉｓｋｎｏｗｎ
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　第 ６期 陈赓，等：基于 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ的外辐射源雷达目标 ＤＯＡ估计方法

４　结　论

针对现有的外辐射源雷达目标波达方向估计

存在单快拍下的低信噪比角度估计问题。

１）提出了一种新的 ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘ外辐射源
雷达目标 ＤＯＡ估计方法。

２）解决了 Ａ＆Ｍ插值迭代算法只适用于均匀
线阵和单个目标的角度估计问题，提升了估计

性能。

３）相比于压缩感知类算法，能够避免稀疏字
典的构建，减小运算量，为外辐射源雷达目标

ＤＯＡ估计问题提供一个新的思路。
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２００６［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＳｔａｎｄａｒｄＰｒｅｓｓ，２００７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

９５２１



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 ２０２１年　

ＳＡ＆ＭＲｅｌａｘｔａｒｇｅｔＤＯＡｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｐａｓｓｉｖｅｒａｄａｒ
ＣＨＥＮＧｅｎｇ，ＴＩＡＮＢｏ，ＧＯＮＧＪｉａｎ，ＦＥＮＧＣｕｎｑｉａｎ

（ＡｉｒａｎｄＭｉｓｓｉｌｅＤｅｆｅｎｓｅＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｕｅｔｏｔｈｅｌｏｗｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｏｆｅｃｈｏｉｎｐａｓｓｉｖｅｒａｄａｒ，ｔｈｅｔａｒｇｅｔａｎｇｌｅｉｓｕｓｕａｌｌｙｅｓｔｉ
ｍａｔｅｄａｆｔｅｒｒａｎｇｅＤｏｐｐｌｅｒ２Ｄｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ．Ｉｎｔｈｉｓｃａｓｅｏｆｓｉｎｇｌｅｓｎａｐｓｈｏｔ，ｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｃｌａｓｓｉｃａｌｓｕ
ｐｅｒｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｐｏｏｒｄｕｅｔｏｔｈｅｎｏｎｐｏｓｉｔｉｖｅｎａｔｕｒｅｏｆｔｈｅｃｏｖａｒｉａｎｃｅｍａｔｒｉｘ．Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，
ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＡ＆Ｍｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｉｔｅｒａｔｉｖｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ（ｉｔｅｒａｔｉｖｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｂｙｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｏｎＦｏｕｒｉｅｒ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｌｇｏｒｉｔｈｍ），ｔｈｅＳＡ＆ＭＲｅｌａｘｐａｓｓｉｖｅｒａｄａｒｔａｒｇｅｔＤＯＡｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｓｐａｒｓｅａｒｒａｙ
ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆｔｈｅｓａｍｅｎｕｍｂｅｒｏｆｓｅｎｓｏｒｓ，ｔｈｅｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔａｎｇｌｅｅｓｔｉｍａ
ｔｉｏｎａｒｅｉｍｐｒｏｖｅｄｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｒｉｇｉｎａｌａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｍｏｕｎｔｉｓｒｅｄｕｃｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐａｓｓｉｖｅｒａｄａｒ；ＤｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆＡｒｒｉｖａｌ（ＤＯＡ）ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｓｐａｒｓｅａｒｒａｙ；ｓｉｎｇｌｅｓｎａｐｓｈｏｔ；ｉｎｔｅｒ
ｐｏｌａｔｉｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００７１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００７２７１５：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００７２７．１３１９．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１６０１５０２）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（２０１９Ｍ６６２２５７）；

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１９０１０９６００２）

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

０６２１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０２１年 ６月
第４７卷 第６期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｊｕｎｅ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ６

　收稿日期：２０２００４１６；录用日期：２０２００６０５；网络出版时间：２０２００６２４１４：２６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６２４．１４１９．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１９７５３９６）；山西省自然科学基金 （２０１７０１Ｄ１２１０７０）；山西省科技重大专项国际合作项目 （ＧＪ２０１６０２２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｚｈｉｑｉ＠ｔｙｕｓｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：张乐涛，刘志奇，李占龙，等．高压高剪切率下密封环缝隙流体动态润滑特性［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（６）：
１２６１１２７０．ＺＨＡＮＧＬＴ，ＬＩＵＺＱ，ＬＩＺＬ，ｅｔａｌ．Ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇｇａｐｕｎｄｅｒｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅ
ａｎｄｈｉｇｈｓｈｅａｒｒａｔｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（６）：１２６１１２７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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高压高剪切率下密封环缝隙流体动态润滑特性

张乐涛，刘志奇，李占龙，徐彦，高宇
（太原科技大学 机械工程学院，太原 ０３００２４）

　　摘　　　要：为减少高压高剪切率下热效应对密封环缝隙流体润滑性能的影响，以密封
环缝隙流体剪切速度梯度、壁面剪切应力和油膜温升表征摩擦副润滑性能，采用 ＲＮＧｋε湍
流模型，通过 Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ建立流固热多场模型，计算得到不同主轴转角下缝隙流动形态变化
规律和温升前后油膜厚度变化量、不同 Ｌ型槽内外径比及长径比下流速流型分布规律、壁面
剪切应力、温度分布和热变形量。研究结果表明：密封环 Ｌ型槽黏性底层随剪切速度增大而
增厚，油膜厚度随运动周期增加而变薄；当 Ｌ型槽内外径比小于１．０７时，随比值减小密封环壁
面剪切应力不断增大，最大变化率为 ７％；密封环 Ｌ型槽长径比在 ０．１９时平均壁面剪切应力
达到最大，当长径比继续增大时，油膜区剪切速度梯度逐渐减小，油膜温升和热变形亦随之减

小。研究结果可为马达优化以减少能量损失和改善密封环润滑条件提供理论指导和依据。

关　键　词：高压高剪切率；剪切涡；密封环；热流体动态润滑；流固热多场耦合
中图分类号：ＴＨ３２２；ＴＨ１３７．５１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２６１１０

　　斜轴式高压柱塞马达是液压系统中重要的动
力执行装置，而密封环和柱塞孔组成的摩擦副是

其能量损失和效率下降的主要来源
［１］
。研究表

明，高压高剪切率下热效应对油膜的润滑特性影

响显著，各项润滑参数均下降
［２］
，而改变油液在

流场中的流动形态可有效减少其摩擦力进而降低

油液温升
［３］
。

高速重载下，摩擦副的剪切运动造成油膜温

升，而热效应导致润滑性能变差。马纪明等
［４］
利

用液动力建立柱塞泵滑靴副的润滑模型，实现对

滑靴副油膜厚度的高效求解；刘赵淼等
［５］
基于

Ｎａｖｉｅｒ滑移模型研究黏温特性对缝隙流动特性的
影响，发现摩擦副温度越高其边界滑移速度就越

快；吴承伟和胡令臣
［６］
研究油膜壁面滑移对润滑

特性的影响，发现壁面剪切应力较大处油膜发

生滑移屈服而破裂并导致润滑失效；Ｂｅｒｇａｄａ

等
［７］
总结出柱塞泵工作中柱塞副缝隙的流量方

程，并与数值分析的计算结果进行对比验证了

数学模型的正确性；Ａｋｓｏｙ和 Ａｋｓｉｔ［８］对柱塞泵

摩擦副润滑特性分析时综合考虑弹流润滑和热

效应的影响，得出油膜的承载力变化规律；Ｉｖａｎ
ｔｙｓｙｎｏｖａ等［９１０］

综合考虑缸体和柱塞的弹性变形

和温度引起的热变形对油膜特性的影响；Ｐｅｌｏｓｉ
和 Ｉｖａｎｔｙｓｙｎｏｖａ［１１１２］对柱塞泵摩擦副动态润滑特

性展开研究，得出黏性摩擦引起温升改变了压

力和温度分布规律。研究表明，高压高剪切率

下油膜温升明显，黏温效应导致摩擦副润滑性

能下降。

优化密封环结构以改变 Ｌ型槽油液的流动
形态，可有效降低密封环壁面剪切应力

［１３］
并减少

油膜温升。吴波等
［１４］
通过试验研究不同沟槽结

构对内燃机活塞润滑特性的影响，提出沟槽具有

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106018&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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减摩降阻的作用并能提升活塞的使用寿命；

Ｃｈｏｉ［１５］研究发现摩擦副型槽底部形成较厚的黏
性底层，黏性底层有利于降低摩擦副摩擦力；Ｌｉｕ
等

［１６］
数值计算沟槽结构参数对摩擦力的影响，指

出沟槽形成的剪切涡是其减摩的主要原因。研究

表明，改变摩擦副结构以改变油液流动形态，在接

触表面形成剪切涡黏性底层，将油液壁面摩擦力
变为流体内摩擦力以减少温升。

本文建立柱塞马达密封环缝隙热流体动力润

滑模型，考虑油液的黏温特性和黏压特性，通过多

物理场耦合技术对密封环缝隙油膜润滑特性展开

研究。其中，采用有限体积法求解缝隙油膜压力

和温度进行密封环油膜润滑分析，采用能量方程

和热传导方程求解结构场温度，并利用有限单元

法求解密封环表面应力和变形，研究不同结构参

数下密封环缝隙在工作润滑中的流动特性和温升

程度。研究结果为密封环减摩和马达可靠性设计

提供了理论基础。

１　高速重载工况和槽内剪切涡流动

低速轻载工况下，密封环处于弹性流体动力

润滑状态，故润滑较好且磨损程度较低
［１］
；高速

重载工况下，热效应对密封环动态润滑特性影响

显著（压差 ΔＰ＞２５ＭＰａ，剪切速度 ｖｘ＞５ｍ／ｓ）。
极端工况下，随压差和剪切速度的提高，密封环缝

隙油膜因受到高压和高剪切作用发生黏性摩擦导

致温度升高
［２］
，温升引起密封环热变形降低油膜

厚度并易发生干摩擦甚至卡死；油膜压力随压差

和剪切速度提高而增大，但油膜黏度随温升而下

降并造成压力损失和承载力下降；同时油膜发生

边界滑移而失效
［５６］
，进而润滑失效并引起密封

环磨损，马达泄漏量随之增大并降低其可靠性。

因此，对密封环高压高剪切率下的润滑性能提出

了更高的要求。

不同于普通密封环油膜的层流运动，具有 Ｌ
型槽结构的密封环缝隙流动形式发生改变，油液

在 Ｌ型槽内因剪切运动形成剪切涡黏性底层，油
液和壁面间的摩擦力转为流体间摩擦力，油液流

速提升且速度梯度减小，摩擦力随之减小有利于

降低油膜温升；高压高剪切速率下缝隙流动主要

受剪切流影响，剪切运动下密封环缝隙热油不断

积累并使缝隙油膜温升加快，通过在密封环上铣

削加工 Ｌ型槽可以使缝隙内储存更多油液，减少
油液流动阻力并增大压差流

［１７］
，有效提高密封环

动态润滑性能。

２　系统描述与控制方程

２．１　密封环系统描述与工作原理
马达密封环缝隙结构简图如图１所示。密封

环安装在柱塞尾部起密封作用，柱塞和缸体形成

油液流动区域———柱塞腔。密封环和柱塞腔室构

成的缝隙流场由 ５部分组成，即油膜区域、缝隙
Ⅰ、缝隙Ⅱ、内腔、Ｌ型槽。ｐｈ为高压区压力入口
压力值，ｐｌ为低压区压力出口压力值，缝隙流体中
的压差流由高低压区进出口压差产生。密封环受

力主要由４部分组成：轴向油液压力 ＦＰ、密封环
与柱塞支撑力 Ｆｐ、密封环内腔压力 Ｐｉ、油膜压力
Ｐ′。密封环结构材料参数和工况条件如表 １和
表２所示。

柱塞马达工作原理为：马达在一个工作周期

内完成吸油（０°～１８０°）和排油（１８０°～３６０°）各
一次。马达吸油过程中，高压油经配流盘流入处

在高压区柱塞的柱塞腔室，随后通过柱塞副间隙

压力入口处进入密封环缝隙Ⅰ，以及 Ｌ型槽和油

图 １　密封环缝隙结构简图与受力分析

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍａｎｄｓｔｒｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇｇａｐ
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表 １　密封环参数设定

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇ

参数　　　　 取值范围

Ｌ型槽长 Ｌ／密封环宽度 Ｄ ０．１３～０．２７

Ｌ型槽外径 ｄ２／密封环内径 ｄ１ １．０３～１．０８

密封环密度 ρｍ／（ｋｇ·ｍ
－３） ７８０１

弹性模量 Ｅ／ＭＰａ ２．０７×１０５

泊松比 ε ０．２９

表 ２　密封环工况条件

Ｔａｂｌｅ２　Ｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇ

环境参数　　 数值

初始缝隙高度 δ０／μｍ １０

工作压差 ΔＰ／ＭＰａ ３５

剪切速度 ｖｘ／（ｍ·ｓ
－１） ６

负载／（Ｎ·ｍ） ８８９

进油温度 Ｔｉ／℃ ４５

Ｆｅ热膨胀系数／℃ １．０×１０－５

初始润滑油黏度 μ０／（ｍｍ
２·ｓ－１） ６８

膜区，密封环楔形型面上形成油膜，润滑接触表面

避免干摩擦，同时缝隙Ⅰ中的油液进入内腔并提
供二次润滑，最终在油膜区域尾部和缝隙Ⅱ泄漏
流出，高压区时的密封环受力较为恶劣，壁面摩擦

力较大且油膜厚度较低，则此阶段油膜温升较为

明显。马达排油过程与吸油过程类似，柱塞腔中

的低压油经配流盘流至液压管路中，低压区时密

封环所受液压力较小，故油膜温升状况较高压区

有所减弱。

２．２　密封环复合运动形式与缝隙动力润滑
密封环复合运动如图２所示，可分为３部分：

径向挤压运动、绕轴线的俯仰运动和轴向剪切运

动，其中剪切运动是剪切流的形成原因。图中：Ф
为柱塞半锥角；γ为主轴转角；ＲＧ为缸体半径；φ
为缸体旋转角度。

图 ２　密封环复合运动形式

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐｏｕｎｄｍｏｖｅｍｅｎｔｆｏｒｍｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇ

密封环剪切运动规律为

ｖｘ ＝ωＲＧｓｉｎφｔａｎγ （１）
式中：ω为缸体旋转角速度。

径向挤压运动速度为

ｖｙ ＝∫（Ｐ′－Ｐｉ－Ｇｐ）／ｍｄｙ （２）

式中：Ｇｐ为密封环重力、离心力和惯性力的合力；
ｍ为密封环的质量。

俯仰运动规律为

α＝±Ф （３）
图３为由压差流与剪切流组成的缝隙流体在

低压区和高压区时的速度分布规律。密封环处在

低压区时，此时密封环向左运动完成排油过程，剪

切流速度方向向左，同时左侧压力 ｐｈ高于右侧压
力 ｐｌ形成方向向右的压差流，密封环剪切流速度
方向与压差流方向相反，两者速度矢量相减为合

流速。高压区时，进口高压油 Ｐ′ｈ压力高于出口
压力 Ｐｌ，形成由入口指向出口的压差流，同时密
封环受高压油作用向右运动，并形成与剪切速度

ｖｘ方向一致的剪切流，密封环剪切流速度方向与
压差方向一致，压差流与剪切流矢量相加合成整

体流速。图３中：δ为缝隙流场高度，ｌ为缝隙流
场长度，在液压力和热应力共同作用下密封环结

构变形 Δｄ，图中虚线为密封环轴切面截面的位置
变化。

图 ３　密封环缝隙流体动力润滑

Ｆｉｇ．３　Ｈｙｄｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇｇａｐ

高压高剪切率工况下，油液沿轴向流动（ｖｙ≈
０，ｖｚ≈０），单位质量力 Ｚ＝－ｇ，则 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方
程为

ｄ２ｖｘ
ｄｚ２

＝１
μｔ
·
ｄＰ
ｄｘ

－１
ρ
·
ｄＰ
ｄｙ
＝０

－ｇ－１
ρ
·
ｄＰ
ｄｚ
＝











 ０

（４）

式中：μｔ为润滑油黏度；Ｐ为油膜压力；ρ为油液
密度。

对式（４）ｚ积分２次得
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ｖｆ＝
１
２μｔ
·
ｄＰ
ｄｘ
ｚ２＋Ｃ１ｚ＋Ｃ２ （５）

式中：ｖｆ为缝隙流体速度分布规律；Ｃ１、Ｃ２为积分
常数。代入边界条件 ｚ＝０，ｖｆ＝０；ｚ＝δ，ｖｆ＝ｖｘ，得
缝隙流体速度分布为

ｖｆ＝－
１
２μｔ
·
ｄＰ
ｄｘ
（δ－ｚ）ｚ±

ｄｖｘ
ｄｙ
ｚ （６）

由式（６）得密封环缝隙流量为

Ｑｆ＝∫
Ａ

ｖｆｄＡ＝∫
δ

０
ｖｆｚπｄｏｄｚ＝πｄ (３ δ３ΔＰ

１２μｔｌｅ
±
ｖｘδ)２
（７）

式中：第１项为入口压力 Ｐｈ与出口压力 Ｐｌ之间的
压差 ΔＰ产生的流动，其流动速度大小呈抛物线
分布规律；第２项为壁面相对运动产生的流动，密
封环剪切速度 ｖｘ方向和压差方向相同或相反，压
差流速分布为二次曲线分布，剪切流动流速分布

为直线分布，两者叠加形成缝隙流体流动速度分

布；ｅ为修正系数；Ａ为过流断面面积；ｄｏ为缝隙
高度；ｄ３为密封环外轮廓平均直径。

在摩擦副间隙高度恒定的情况下，油膜温升

导致油液黏度的下降和缝隙流量的增大，而高压

高剪切率的工况下油液黏度下降导致油膜压力下

降，润滑状态由弹流变为边界润滑甚至干摩擦对

摩擦副十分不利。

密封环缝隙油膜厚度方程为

δ＝δ０＋
ｘ２

ｄｐ
＋ΔｄＥ ＋ΔｄＴ （８）

式中：ｘ为密封环耦合面上的轴向位置；ｄｐ为密封
环型面曲率直径；ΔｄＥ为密封环表面弹性变形量；

ΔｄＴ为密封环表面热变形量。
密封环壁面单位面积上的剪切应力 τ为

τ＝μｔｄｕ／ｄｙ （９）
因油液在柱塞孔近壁面为层流形式，故壁面

摩擦力 Ｆ为
Ｆ＝μｔＡ′ｄｕ／ｄｙ （１０）

密封环油膜的壁面剪切摩擦功率 Ｐｆ为

Ｐｆ＝Ｆｖｘ ＝μｔＡ′ｄｕ
２／ｄｙ （１１）

密封环油膜温升 ΔＴ为

ΔＴ＝
Ｐｆ
ｋｃＱｆ

＝μｔＡ′
ｄｕ
ｄｙ
·
ｄｕ
ｋｃＱｆ

（１２）

黏温与黏压方程为

μｔ ＝μ０ｅｘｐ［βＰＰ－βＴ（Ｔｔ－Ｔ０）］ （１３）
式中：μｔＡ′ｄｕ／ｄｙ为壁面摩擦力；μｔｄｕ／ｄｙ为壁面
剪切应力；ｄｕ／ｄｙ为沿中心轴切面的法向速度梯
度，表示油液流速沿正交于流速方向 ｙ的变化率；
Ａ′为油膜表面积；δ为油膜间隙高度；ｋ为密封环

的热功当量；ｃ为流体的比热容；μｔ为 ｔ时刻的油
膜黏度；μ０为初始黏度；βＰ为黏压指数；βＴ为黏温
指数。

当油膜表面积 Ａ′一定时，由式（９）可知密封
环壁面剪切应力和油膜区速度梯度呈正比，由

式（１２）可知油膜温升与壁面剪切应力呈正比，则
油膜温升与法向速度梯度呈正比。故本文以缝隙

流体剪切速度梯度、壁面剪切应力和油膜温升表

征摩擦副润滑性能。

３　数值方法及验证

３．１　系统流固热多物理场建模
密封环系统流固热多场耦合模型示意图如

图４所示。在 Ｉｃｅｍ中固体区域网格和流体域网
格分开建立，两者均采用结构化六面体网格，并对

两者交界耦合面进行定义，用于不同物理场之间

的数据传递。图 ４（ａ）为密封环缝隙计算区域网
格，其中包括缝隙流体流场区域和密封环固体区

域；图４（ｂ）为中心轴切面处密封环缝隙流场的
网格分布，并对缝隙流体中的油膜部分进行网格

加密，其二维边界共设置 ８００个节点；图 ４（ｃ）为
缝隙油膜局部网格分布；图４（ｄ）为流固热耦合
交界面处网格分布。

图 ４　密封环计算区域和局部网格分布

Ｆｉｇ．４　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｒｅａａｎｄｌｏｃａｌｇｒｉｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇ

３．２　流固热耦合计算方法
多场耦合模型采用图 ５所示的双向耦合分

析：①流固耦合中通过耦合面将流场中流体压力
载荷传递到结构场中的密封环固体区域，求解得

到密封环的应力应变和弹性变形量；②热固耦合
中首先由流场提供油膜温度和换热系数传递给温

度场进行计算，再由温度场将温度载荷传递给结

构场进行热应力计算，并得到结构变形量；③密封
环受压力载荷和温度载荷产生变形，其变形同时

４６２１
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图 ５　多物理场耦合实现原理

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｐｈｙｓｉｃａｌｆｉｅｌｄｓｃｏｕｐｌｉｎｇ

改变了流体域，结构场将位移量传递给流场，流体

域网格重新划分并更新计算，Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ在上述
过程中多次计算得到与实际工况最接近的数

值解。

３．２．１　密封环缝隙流场设置
在流场中进行分析，密封环缝隙流动分为层

流和湍流２种形式，缝隙油膜区域因间隙高度较
小雷诺数低为层流。本文分析工况的临界雷诺数

为３０００，而高压柱塞马达中雷诺数（Ｒｅ＝ｖｘｌ／μｔ）
经计算得到为 ６０００，故为湍流形式且为均匀湍
流，同时湍流模型选择 ＲＮＧｋε因其在复杂剪切
流问题的分析上具有较高的求解精度

［１６］
。边界

条件如下：①压力入口３５ＭＰａ，压力出口０．１ＭＰａ；
②柱塞孔为静边界设置为无滑移边界；③柱塞
腔室动边界利用用户自定义函数（ＵＤＦ）来控制
其复合运动；④密封环型面设置为耦合面，与温
度场和结构场进行数据交换；⑤密封环缝隙流
体的温度、压力和黏度随时间变化为非定常流

动。液压油的黏温关系由式（１３）编译为 ＵＤＦ
实现控制。

３．２．２　结构场和温度场设置
在结构场中进行分析，对密封环进行位移约

束，限制轴向可有 ０．１ｍｍ的位移量，径向可有
１０μｍ的位移量。在温度场中进行分析，温度场
作为热固耦合的中间模块，需要流场提供流场温
度和对流换热系数的数值解，以此求解密封环型

面的温度分布。

密封环缝隙流场以湍流为主，故选择湍流换

热计算公式，密封环剪切运动引起油膜温升，且根

据雷诺数（６０００）查表确定系数 ｍ和 ｎ分别为
０．３８和０．８，并使用短管修正法乘修正系数 εｌ，则
湍流工况下密封环缝隙结构中油液与密封环的换

热系数 ｒ为
ｒｄ
λ
＝０．０２３ＲｅｎＰｒｍεｌ （１４）

ｒ＝
０．０２３Ｒｅ０．８Ｐｒ０．３８λεｌ

ｄ
（１５）

式中：λ为热导率；ｄ为柱塞孔直径；Ｒｅ为雷诺

数；Ｐｒ为普朗特系数；εｌ为修正系数，εｌ＝１＋

（ｄ／ｌ）０．７。

３．３　实验验证与网格无关性验证

为验证数值方法的准确性，采用剪切应力校

验方法，将压差 ３５ＭＰａ、剪切速度 ６ｍ／ｓ下的流

场计算结果与 Ｃｈｏ等［１８］
计算值进行对比，如图 ６

所示，壁面剪切应力出现了 ５％的偏差，这是因为

Ｃｈｏ试验忽略了热效应对油液黏度的影响，导致

壁面剪切应力较 Ｃｈｏ计算值有一定偏差，但整体

上匹配性较好，可验证密封环缝隙结构有限元模

型的正确性和准确性。

对密封环缝隙油膜流量的网格无关性验证

如图 ７所示，分别计算网格数量为 ６２８７６８、

８３６５９７和 ９４７７８６的六面体结构化网格 ０．２５ｓ

内流量的变化，计算结果表明，网格数量的变化

对流量的改变影响较小。综合考虑计算机求解

效率和计算精度，最终选择网格数为 ８３６５９７的

网格模型。

图 ６　仿真结果与理论计算结果对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄ

ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ７　网格无关性验证

Ｆｉｇ．７　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ
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４　计算结果与分析
４．１　流场动态特性

不同主轴转角下油液流型动态变化如图８所
示。由式（１）可知，主轴转角变化引起密封环剪
切速度变化，随剪切速度提高，型槽内流量增加、

流线变密，剪切涡黏性底层随之变厚，并有利于减

摩增速；缝隙内腔形成 ２个涡流，随主轴转角变
化，第２个涡流大小呈周期性变化。

图 ８　不同主轴转角下油液流动形态

Ｆｉｇ．８　Ｏｉｌｆｌｏｗｐａｔｔｅｒｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｎｇｌｅｓｏｆｐｒｉｎｃｉｐａｌａｘｉｓ

初始时刻和运动５个周期后油膜厚度展开如
图 ９和图 １０所示。初始时刻油膜最薄处为
０．７μｍ，运动 ５个周期后随油膜温升密封环热变
形加剧，沿轴向距离热变形逐渐加大而油膜厚度

逐渐减小，最小厚度为 ０．４μｍ，而保证一定的厚
度有利于润滑并减小摩擦。故热变形对于油膜厚

度分布影响显著。

图 ９　初始时刻油膜厚度分布三维图

Ｆｉｇ．９　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｏｉｌｆｉｌｍ

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓａｔｉｎｉｔｉａｌｍｏｍｅｎｔ

４．２　结构参数对缝隙流场润滑特性的影响
４．２．１　不同内外径比对润滑特性的影响

长径比 Ｌ／Ｄ＝０．１３时不同内外径比下 Ｌ型
槽油液流速流线图如图 １１（ａ）～（ｆ）所示。Ｌ型
槽内剪切涡流型对油膜区来流速度梯度影响明

图 １０　运动 ５个周期后油膜厚度的变化

Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｎｇｅｏｆｏｉｌｆｉｌｍｔｈｉｃｋｎｅｓｓａｆｔｅｒ５ｍｏｖｅｍｅｎｔｃｙｃｌｅｓ

显，因不同内外径比下 Ｌ型槽剪切涡发生偏转，
使油膜区与剪切涡接触部位流速发生变化。当内

外径比 ｄ２／ｄ１＝１．０８时，Ｌ型槽槽深较浅槽内尚
未形成明显剪切涡，流线不规则且黏性底层厚度

较薄，导致 Ｌ型槽轴向对称区两侧流速波动较
大，剪切涡对油膜区流速增速效果不明显，其速度

梯度较大；当 ｄ２／ｄ１＝１．０７时，随 Ｌ型槽槽深的增
加，槽内形成稳定的剪切涡，且油膜区流速受剪切

涡作用得到明显提高，规则稳定的剪切涡使不同

内外径比下油膜区速度梯度达到最小；当 ｄ２／ｄ１＝
１．０６时，槽深进一步增加，槽内压差流进一步增
强，使剪切涡增速效果更为明显，且剪切涡出现顺

时针偏转，导致油膜区速度梯度增大；当 ｄ２／ｄ１＝
１．０３～１．０５时，随槽深不断增加，油膜区流速持
续增大，而槽内的剪切涡流型继续偏转，偏转后的

剪切涡使 Ｌ型槽轴向对称区流速发生波动，并导
致油膜区速度梯度不断增大，在 ｄ２／ｄ１＝１．０３时
速度梯度达到最大。

密封环缝隙流场温升同壁面剪切应力成正

比，而壁面剪切应力与速度梯度成正比，规则稳定

的剪切涡可以有效降低油膜区速度梯度进而减少

油膜温升。图１２和图１１（ｇ）～（ｌ）分别为不同内
外径比下密封环壁面剪切应力变化和流场温度分

布。无 Ｌ型槽密封环壁面剪切应力始终大于有 Ｌ
型槽，说明 Ｌ型槽内形成的剪切涡具有明显减摩
效果，而剪切涡倾斜角度增大会增大对近壁面油

液的扰动，故水平的剪切涡流型可有效抑制油液

速度梯度的增长。当内外径比 ｄ２／ｄ１ ＝１．０３～
１．０７时，Ｌ型槽内剪切涡倾斜角度逐渐减小并趋
于水平，则剪切涡对近壁面油液的扰动减小并形

成稳定的黏性底层，油液速度梯度随之减小，则油

膜温升程度减弱，当 ｄ２／ｄ１＝１．０７时，壁面剪切应
力达到最小，其最大缩减率约７％，而 Ｌ型槽以外
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图 １１　不同内外径比和不同长径比下缝隙流体流速流线和温度分布云图

Ｆｉｇ．１１　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｓｔｒｅａｍｌｉｎｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｆｆｌｏｗｉｎｇａｐｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｎａｌａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌ

ｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｓａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｎｇｔｈｔｏｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｓ

图 １２　不同内外径比下密封环壁面剪切应力变化

Ｆｉｇ．１２　Ｃｈａｎｇｅｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇ’ｓｗａｌｌｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｎａｌａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｓ

区域壁面剪切应力变化规律与之相同但缩减程度

较小，因为其受槽内流动的影响较小；温度分布同

壁面剪切应力变化一致，随槽深不断减少，油膜和

Ｌ型腔温度逐渐下降并低于内腔温度；当 ｄ２／ｄ１＝
１．０８时，Ｌ型腔剪切涡尚未形成，对称区两侧流
速波动明显且速度梯度较大，故壁面剪切应力和

温度有所升高。可以看出，当 ｄ２／ｄ１＜１．０７时，随
内外径比不断增大，剪切涡流型逐渐趋于水平，壁

面剪切应力逐渐减少，油膜温度亦随之减小，并有

利于改善密封环润滑条件。

４．２．２　不同长径比对润滑特性的影响
在内外径比 ｄ２／ｄ１＝１．０７时不同长径比下 Ｌ

型槽油液流速流线图如图 １１（ｍ）～（ｒ）所示。当
长径比 Ｌ／Ｄ＝０．１３时，剪切涡流型存在偏斜，故
轴向对称区两侧流速波动较大，且油膜区速度梯

度较大；当 Ｌ／Ｄ＝０．１６时，槽宽增加使剪切涡偏
斜程度减小，流速增大且沿轴向流速波动减小，油

膜区速度梯度开始减少；当 Ｌ／Ｄ＝０．１９时，剪切
涡偏斜进一步缩小，轴向流速波动和油膜区速度

梯度也随之减少；当 Ｌ／Ｄ＝０．２２～０．２７时，槽宽
继续增大致槽内压差流流量增大，Ｌ型槽黏性底
层持续增厚，稳定的剪切涡起到明显的增速减阻

效果，轴向速度波动和油膜区速度梯度不断减小。

图１３和图１１（ｓ）～（ｘ）分别为不同长径比下
壁面剪切应力和流场温度分布。当长径比 Ｌ／Ｄ＝

图 １３　不同长径比下密封环壁面剪切应力变化

Ｆｉｇ．１３　Ｃｈａｎｇｅｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇ’ｓｗａｌｌｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｎｇｔｈｔｏｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏｓ
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０．１３～０．１９时，随 Ｌ型槽槽宽持续增加，槽内压
差流流量不断增大，同时剪切涡流动空间增大，则

油液流动所受摩擦阻力减少，故壁面剪切应力幅

值随之减小，而 Ｌ型槽平均壁面剪切应力逐渐增
大，在 Ｌ／Ｄ＝０．１９时壁面剪切应力平均值达到最
大，平均壁面剪切应力不断增大导致油膜温度随

槽宽增加而升高；当 Ｌ／Ｄ＝０．２２～０．２７时，随 Ｌ
型槽槽宽进一步增加，壁面剪切应力平均值和幅

值均不断减小，壁面剪切应力幅值最大缩减率约

４８％，油膜温度亦随之逐渐下降；而Ｌ型槽以外区

域因接触面积的持续减少故而壁面剪切应力不断

减小。

４．３　油膜特性流固热多场耦合分析
综合考虑流固热相互作用，将流场中的液

压力载荷及温度场中的温度载荷加载到结构场中

进行结构分析，得出密封环最大变形值为２．８μｍ，
最小变形值为０．２８μｍ，如图１４所示。由 ４．２节
分析可知，Ｌ型槽长径比对润滑特性的影响程度
大于内外径比（最大缩减率 ４８％ ＞７％），限于篇
幅仅对不同长径比下的密封环分析讨论。由表 ３

图 １４　密封环在多物理场下的变形

Ｆｉｇ．１４　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇｉｎｍｕｌｔｉｐｌｅｐｈｙｓｉｃａｌｆｉｅｌｄｓ

表 ３　不同长径比下密封环的变形量与润滑特性

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐｉｓｔｏｎｒｉｎｇｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｎｇｔｈｔｏｄｉａｍｅｔｅｒｒａｔｉｏ

Ｌ／Ｄ 三维模型 最大变形／μｍ 最大应力／ＭＰａ 最小油膜厚度／μｍ

０．１３ ２．６２ １５９ ０．８

０．１６ ２．６９ １６４ ０．７５

０．１９ ２．７６ １６９ ０．７０

０．２２ ２．７１ １６５ ０．７３

０．２５ ２．６５ １５９ ０．７６

０．２７ ２．５９ １５４ ０．７９
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可知，随 Ｌ型槽长径比不断增加，最大变形和最
大应力先增大后减小，而油膜厚度先减小后增大，

变化趋势与４．２节温度变化一致，其中油膜最大
缩减率为１３％。

５　结　论

１）随密封环剪切速度正弦式变化，缝隙流动
形态呈周期性变化，且剪切速度越大，剪切涡黏性

底层越厚，减摩效果越好；随密封环工作周期增

加，油膜温升明显，热变形和黏度下降导致油膜厚

度降低，润滑性能变差，故合理设计结构、减少油

膜温升可达到减摩效果。

２）密封环 Ｌ型槽内外径比大于 １．０７时，Ｌ
型槽剪切涡尚未形成，轴向对称区两侧速度波动

大且油膜区速度梯度大，则壁面剪切应力和油膜

温升较大；内外径比小于１．０７时，随比值减小，剪
切涡先趋于稳定而后偏转，流速持续增加且波动

减小，而速度梯度受偏斜影响逐渐增大导致壁面

剪切应力和温升加剧，壁面剪切应力在１．０７时最
小，其最大缩减率约７％。

３）有 Ｌ型槽密封环壁面剪切应力小于普通
结构密封环，当密封环长径比小于 ０．１９时，Ｌ型
槽壁面剪切应力幅值不断下降而平均值增大，在

０．１９时平均值达到最大，故油膜温升呈增大趋
势，则密封环热变形增大而油膜最大缩减 １３％；
随 Ｌ型槽长径比持续增大，槽内形成稳定的剪切
涡且黏性底层增厚偏斜减少，速度梯度持续减小

进而减少壁面剪切应力，壁面剪切应力幅值最大

缩减率约 ４８％，油膜温升亦随之逐渐减少，则密
封环热变形减小而油膜变厚。
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ＢＰ神经网络预测复合材料热压罐成型均匀性
林源，关志东

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：复合材料热压罐成型过程中的固化度差值是复合材料固化度均匀性的主要
表征参数之一。基于 ３层 ＢＰ神经网络，以复合材料双平台固化工艺曲线的加热速率、保温时
间和保温温度为输入参数，建立了成型过程任一时刻最大固化度差值的快速估算模型。仿真

复合材料热压罐成型过程，得到最大固化度差值作为试验样本数据，对 ＢＰ神经网络进行训
练，训练结束后对该模型的准确性进行验证。结果表明：该 ＢＰ神经网络估算模型准确性和效
率较高，为复合材料热压罐成型最大固化度差值的估算提供了一种快速有效的新方法。

关　键　词：复合材料；神经网络；估算；固化工艺；热压罐；残余应力
中图分类号：Ｖ２５８＋．３；ＴＢ３３２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２７１０６

　　复合材料具有比强度、比刚度高、材料力学性
能可设计性等优点，是轻质高效结构设计的理想

材料。由于其优良的特性，复合材料被广泛应用

于航空航天和军工等领域。常见的复合材料成型

工艺有热压罐成型。热压罐成型指将单层预浸料

按预定方向铺叠成的复合材料坯料放在热压罐

内，在给定温度和压力下完成固化过程的工艺方

法。固化过程是制造复合材料零件的关键阶段，

零件的最终质量在很大程度上取决于固化过程中

使用的固化曲线。复合材料的放热现象和热导率

低的特点将显著导致固化过程中的复合材料固化

度不均匀，进而导致残余应力
［１］
。因此，研究固

化工艺曲线对复合材料热压罐成型过程中复合材

料固化度均匀性的影响具有重要意义。目前为

止，人们对于复合材料热压罐成型的研究大多停

留在仿真和实验阶段
［２５］
。Ｌｏｏｓ和 Ｓｐｒｉｎｇｅｒ［６］研

究了一维固化模拟，给出了树脂的温度分布和固

化度。Ｂｏｇｅｔｔｉ和 Ｇｉｌｌｅｓｐｉｅ［７］用二元化相关方法对
厚壁热固性复合材料进行了二维固化模拟，通过

求解耦合固化动力学的瞬态各向异性传热方程，

预测温度和固化度分布随热压罐温度的变化。

Ｊｏｈｎｓｔｏｎ［８］介绍了一种用隐式有限元法模拟二维
层合板固化过程的方法。Ｈｏａ［９］通过实验测量
３种规格热压罐热历程的传热系数来预测热压罐
温度场分布，分析压力可以明显改善热压罐温度

场的均匀性和缩短热历程时间
［３］
。仿真和实验

虽然能很好地得出结果，但将消耗大量的时间和

人力。本文采用了一种新方法研究复合材料热压

罐成型，可大大节约时间和人力。

人工神经网络（ＡＮＮ）是由大量简单的处理
单元（神经元）以某种拓扑结构相互连接来模拟

人脑结构和功能的信息处理系统
［１０１１］

。在众多

ＡＮＮ模型中，误差反向传播神经网络（ＢＰ神经网
络）具有良好的非线性映射及推理能力，以及自

适应、自组织和实时学习的特点，预测模型精度

更高
［１２］
。

本文以 ＢＰ神经网络算法为基础，采用复合
材料双平台固化工艺，选择包括 ２个加热速率
（ａ１，ａ２）、２个保温时间（ｔｐ，ｔｇ）和 ２个保温温度
（Ｔ１，Ｔ２）在内的 ６个参数作为输入，以反应过程

qwqw
新建图章
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中的最大固化度差值为输出，建立了固化度均匀

性预测模型
［１］
。Ｂｌｅｓｔ等［１３］

研究了热压罐固化复

合材料的树脂流动、热传递模型和模拟，认为数值

模拟结果和已有的试验数据比较是近似有效的。

因此，本文结合较充足的 ＡＢＡＱＵＳ有限元建模分
析结果作为真实数据对模型进行了训练、测试与

验证。结果表明，本文方法准确率较高，为快速估

算复合材料热压罐成型过程中的固化度均匀性提

供了一种新方法，从而为降低复合材料成型件中

的残余应力提供了依据，同时可以为复合材料成

型工艺的优化提供便利的途径。

１　研究方法

本文先在 ＡＢＡＱＵＳ建立三维的经典温度场
计算模型，按照 Ｃｈｅｕｎｇ和 Ｋｉｍ［１４１５］等的计算模型
建立厚度为８ｍｍ、长度为 ２００ｍｍ、宽度为８０ｍｍ
的平板件。材料体系为 ＡＳ４／３５０１６树脂基复合
材料，其固化动力学模型如式（１）所示，热力学性
能及固化动力学模型

［１６］
参数详见表１。

ｄα
ｄｔ
＝
（ｋ１＋ｋ２α）（１－α）（０．４７－α） α≤０．３

ｋ３（１－α） ０．３＜α≤{ １

（１）
式中：α为固化度；ｋｉ（ｉ＝１，２，３）为固化反应速率
常数，遵循 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ方程。

本文根据高腾龙
［１６］
计算固化温度场和应力

应变场的子程序，在 ＡＢＡＱＵＳ中实现对三维模型
的固化温度场仿真，以及该材料在热压罐成型过

表１　复合材料 ＡＳ４／３５０１６热力学及固化动力学模型参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｃｕｒｅｋｉｎｅｔｉｃｓ

ｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒＡＳ４／３５０１６ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

参数 数值

ρ／（ｋｇ·ｍ－３） １５７８

Ｃｐ／（Ｊ·（ｋｇ·Ｋ）
－１） ８６２

ｋＴ／（Ｗ·（ｍ·Ｋ）
－１） ０．４１３５

ｋＬ／（Ｗ·（ｍ·Ｋ）
－１） １２．８３

Ｈｒ／（Ｊ·ｋｇ
－１） １９８．６×１０３

Ａ１／ｍｉｎ
－１ ２．１０２×１０９

Ａ２／ｍｉｎ
－１ －２．０１４×１０９

Ａ３／ｍｉｎ
－１ １．９６０×１０５

ΔＥ１／（Ｊ·ｍｏｌ
－１） ８．０７×１０４

ΔＥ２／（Ｊ·ｍｏｌ
－１） ７．７８×１０４

ΔＥ３／（Ｊ·ｍｏｌ
－１） ５．６６×１０４

　注：ρ为复合材料的密度；Ｃｐ为比热；ｋＴ和 ｋＬ分别为复合材料

的横向和纵向导热系数；Ｈｒ为最终反应热；Ａｉ（ｉ＝１，２，３）为频率

因子；ΔＥｉ（ｉ＝１，２，３）为活化能。

程中的固化温度场分布模拟。采用双平台固化的

工艺曲线，结合实际生产加工中常用的工艺参数

范围，改变固化工艺曲线的 ２个加热速率（ａ１，
ａ２）、２个保温时间（ｔｐ，ｔｇ）和 ２个保温温度（Ｔ１，
Ｔ２）共６个参数进行试验研究。这 ６个参数的取
值范围如表 ２所示。仿真试验后，从 ＡＢＡＱＵＳ后
处理中找出反应过程中所有时刻在同一时刻的固

化度最大值点和最小值点差值的最大值，记为

Δα。控制其他条件不变，通过改变 ６个参数得到
１００组仿真结果作为训练数据。成型件固化曲线
的ａ１、ａ２、ｔｐ、ｔｇ、Ｔ１、Ｔ２与 Δα的试验数据如表 ３所
示。由于篇幅限制，在此只列出了其中１５组。

表 ２　工艺参数取值范围

Ｔａｂｌｅ２　Ｒａｎｇｅｏｆｐｒｏｃｅｓｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数　　 取值范围

ａ１／（℃·ｍｉｎ
－１） ［１，５］

ａ２／（℃·ｍｉｎ
－１） ［１，５］

Ｔ１／℃ ［１１５，１５５］

Ｔ２／℃ ［１７５，２１５］

ｔｐ／ｍｉｎ ［０，１００］

ｔｇ／ｍｉｎ ［０，１５０］

表 ３　固化数据

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｕｒｉｎｇｄａｔａ

ａ１／

（℃·ｍｉｎ－１）

ａ２／

（℃·ｍｉｎ－１）

Ｔ１／

℃

Ｔ２／

℃

ｔｐ／

ｍｉｎ

ｔｇ／

ｍｉｎ
Δα

３ ３ １２０ １８０ １２０ ６０ ０．００８２３

３ ３ １２１ １８０ １２０ ６０ ０．００８２３

３ ３ １１９ １８０ １２０ ６０ ０．００８３６

４ ３ １２０ １７９ １２０ ６０ ０．００８０４

２ ３ １２０ １７９ １２０ ６０ ０．００７９６

２ ４ １２０ １７９ １２０ ６０ ０．００８５０

２ ２ １２０ １７９ １２０ ６０ ０．００６７８

２ ２ １２０ １７９ １２３ ６０ ０．００６７８

１ １ １１６ １７６ １０２ ７２ ０．００３４８

１ １ １１６ １７５ ９３ ７８ ０．００３４２

１ １ １１６ １７６ ９３ ７８ ０．００３４２

１ ２ １１６ １７５ ９３ ７８ ０．００５８９

１ １ １１６ １７５ ９０ ７８ ０．００３４２

１ １ １１６ １７５ ９６ ７８ ０．００３４１

１ １ １１６ １７５ ９６ ８０ ０．００３３９

１ １ １１５ １７７ ６６ １００ ０．００３２６

１ １ １２１ １７５ ７８ １００ ０．００２９２

１ １ １２１ １７７ ７８ １００ ０．００２９２

１ １ １３０ １７５ ７８ １００ ０．００２３３

１ １ １３０ １７６ ７８ １００ ０．００２３４
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２　估算模型

２．１　ＢＰ神经网络
ＢＰ神经网络由输入层、隐含层、输出层组成，

隐含间层可扩展为多层。相邻层之间各神经元进

行全连接，而每层各神经元之间无连接
［１７］
。ＢＰ

神经网络最主要的优点是具有极强的非线性映射

能力。理论上，对于一个３层和３层以上的ＢＰ神
经网络，只要隐含层神经元数目足够多，该网络就

能以任意精度逼近一个非线性函数
［１８］
。

２．２　ＢＰ神经网络模型建立
ＢＰ神经网络模型可以描述为

ｚｊ (＝ｆ∑
ｍ

ｉ＝１
ｗｉｊｘｉ＋ｂ)ｊ

ｙｋ (＝ｆ∑
ｎ

ｊ＝１
ｗｊｋｚｊ＋ｂ ){

ｋ

（２）

式中：ｘｉ为输入层；ｚｊ为隐层；ｙｋ为输出层；ｗｉｊ、ｗｊｋ
为权重，输入层第 ｉ个神经元与隐含层第 ｊ个神经
元之间的权重用 ｗｉｊ表示，隐含层第 ｊ个神经元与
输出层第 ｋ个神经元之间的权重用 ｗｊｋ表示；ｆ为

激励函数；ｂｊ、ｂｋ为偏置
［１９］
。

激励函数表达式如下：

Ｓｉｇｍｏｉｄ（ｘ）＝ １
１＋ｅ－ｘ

（３）

神经网络模型包括许多权重和偏置，故需要

算法来调整这些权重，本文在该模型的基础下使

用 ＢＰ算法来训练神经网络。ＢＰ神经网络的训
练包括输入信号的正向传播和输出误差的反向传

播。在正向传播过程中，输入样本从输入层经隐

含层神经元处理后传向输出层，若输出层的实际

输出与期望输出之间的误差不满足要求，则转入

误差反向传播过程
［２０］
。在反向传播时，误差信号

沿原来的连接通路反传分摊给各层的神经元，同

时网络按梯度下降法调整神经元的连接权值，正

向传播和反向传播过程不断迭代，使误差减小，直

至网络的实际输出接近期望输出，从而得到理想

的网络
［２０］
。本文 ＢＰ神经网络估算模型的网络结

构如图１所示。
２．３　数据处理

由于复合材料热压罐成型的 ２个加热速率
（ａ１，ａ２）、２个保温时间（ｔｐ，ｔｇ）和 ２个保温温度
（Ｔ１，Ｔ２）和最大固化度差值这 ７个输入输出数据
各维度间存在较大的级差，为避免其对估算模型

的精度产生影响，需要将所有数据进行归一化处

理
［２１］
，将数据全部转化为［－１，１］之间的数值。

数据归一化的处理公式如下：

图 １　ＢＰ神经网络模型结构

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ

Ｘ′ｋ ＝
Ｘｋ－Ｘｍｉｎ
Ｘｍａｘ－Ｘｍｉｎ

（４）

式中：Ｘ′ｋ为归一化后的数据；Ｘｋ为原始数据；Ｘｍｉｎ为
一类数据中的最小值；Ｘｍａｘ为一类数据中的最大值。

从归一化处理的 １００组样本数据中随机抽取
９０组作为估算模型的训练数据，剩余 １０组数据中
随机抽取５组作为测试数据，５组作为验证数据。
２．４　ＢＰ神经网络模型训练

根据试验要求设计 ＢＰ神经网络时，网络层
数采用３层结构，其中输入层为１，隐含层为 １，输
出层为１。本文以６个因素作为输入，１个因素作
为输出，故输入层节点数为６，输出层节点数为 １。
隐含层的节点数通常由映射网络存在（Ｋｏｌｍｏｇｏｒ
ｏｖ）定理［２２］

确定，式（５）中 Ｑ为隐含层的节点数，
ｄ为输入层节点个数。在本文中结合经验公式和
试算发现，ＢＰ神经网络模型隐含层节点为 １３时，
估算模型训练效果能较好地满足训练要求。本文

的传递函数选为 Ｓｉｇｍｏｉｄ函数，学习率取０．００３，训
练目标为均方误差 ｍｓｅ≤０．００２，当均方误差达到
要求时，训练结束。运用 Ｐｙｔｈｏｎ语言编写代码实
现训练模型，可得：训练６２７次后，ｍｓｅ符合设定的
误差要求，运行耗时０．４７ｓ。训练误差如图２所示。
Ｑ＝２ｄ＋１ （５）

图 ２　ＢＰ神经网络估算模型训练均方误差曲线
Ｆｉｇ．２　ＴｒａｉｎｉｎｇＭＳＥｃｕｒｖｅｓｏｆＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
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３　结果分析

将５组验证样本数据输入训练好的 ＢＰ神经

网络估算模型进行试算仿真，结果如表４所示。

验证集５组数据中最大固化度差值的估算值

与仿真结果比较接近，绝对误差区间在［－０．０００１２，

０．０００４７］内，相对误差率在［－０．０３５，０．０５４］内，

说明采用 ＢＰ神经网络预测复合材料热压罐成型

最大固化度差值在理论上是可行的，其泛化能力

能满足估算要求，且计算代价很小。用 ＡＢＡＱＵＳ

有限元软件进行计算每次均要花费约 １２００ｓ，而

该 ＢＰ神经网络模型经过适量的原始数据训练好

之后，仅用时０．４７ｓ即可完成一次计算。对于新

给定的一组输入值，采用训练好的 ＢＰ神经网络

模型可大大节省计算时间。值得注意的是，即便

模型的均方误差 ｍｓｅ≤０．００２，并且验证集的相对

误差率较小，由于神经网络训练的精度与讨论的

参数间的非线性度直接相关，无法仅仅凭借验证

集的结果评估和断言该方法的精度。未来可搭建

其他神经网络方法的模型训练与本文的数据，对

比不同方法的验证集误差来评估不同方法的

精度。

ＢＰ神经网络估算模型为计算复合材料热压

罐成型过程中最大固化度差值提供了便利。在下

一步的研究中，可将该估算模型与优化算法结合，

开发出复合材料成型工艺优化的新方法。

表 ４　Δα的估算

Ｔａｂｌｅ４　ＥｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆΔα

ａ１／

（℃·ｍｉｎ－１）

ａ２／

（℃·ｍｉｎ－１）
Ｔ１／℃ Ｔ２／℃ ｔｐ／ｍｉｎ ｔｇ／ｍｉｎ

Δα的试验

值 Δαｓ

Δα的估算

值 Δαｇ

误差值

Δ＝Δαｓ－Δαｇ

误差率

Δ／Δｓ

３ ３ １２０ １８１ １２０ ６０ ０．００８５６ ０．００８０９ ０．０００４７ ０．０５４

２ ２ １２０ １７９ １２３ ６０ ０．００６７８ ０．００６５３ ０．０００２５ ０．０３６

１ １ １１９ １７８ １２０ ６０ ０．００３８２ ０．００３８９ －０．００００７ －０．０１８

１ １ １１７ １１７ １１４ ６４ ０．００３６９ ０．００３６６ ０．００００３ ０．００８

１ １ １１５ １７５ ９０ ８８ ０．００３３８ ０．００３５０ －０．０００１２ －０．０３５

４　结　论

１）基于 ＢＰ神经网络的复合材料热压罐成

型固化度均匀性估算模型误差较小（验证集误

差在６％以内），且拥有很高的效率（一旦训练完

成，模型运行耗时只有 ０．４７ｓ），大大节省了人

力和时间，该模型为复合材料热压罐固化成型

过程中最大固化度差值的估算提供了一种有效

的新方法。

２）基于估算出的最大固化度差值，快速找到

最大固化度差值较小的固化工艺参数组，从而降

低复合材料热压罐成型件中的残余应力，为复合

材料成型工艺优化提供便利的途径。

３）与试验测试相比，本文方法具有成本低、

周期短的优点，但该方法存在一定的误差，若不能

提供充足的数据，计算结果将与真实值不符，同时

其结果的准确性也依赖于训练数据；与数值模拟

相比，本文方法同样具有成本低、周期短的优点，

但该方法只能得出最终的数值结果，无法动态地

反映出反应过程。因此，具体使用哪种方法还须

结合实际情况具体分析。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＤＯＬＫＵＮＤ，ＺＨＵＷ Ｄ，ＸＵＱ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｃｕｒｅｐｒｏ

ｆｉｌｅｆｏｒｔｈｉｃｋｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐａｒｔｓｂａｓｅｄｏｎｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓ，

２０１８，５２（２８）：１５．

［２］顾轶卓，李敏，李艳霞，等．飞行器结构用复合材料制造技

术与工艺理论进展［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（８）：２７７３２７９７．

ＧＵＹＺ，ＬＩＭ，ＬＩＹＸ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｇｒｅｓｓｏｎｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｔｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙａｎｄｐｒｏｃｅｓｓｔｈｅｏｒｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔｃｏｍｐｏｓｉｔｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（８）：２７７３２７９７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３］王永贵，梁宪珠，曹正华，等．热压罐工艺成型先进复合材

料构件的温度场研究综述［Ｊ］．玻璃钢／复合材料，２００９

（３）：８１８５．

ＷＡＮＧＹＧ，ＬＩＡＮＧＸＺ，ＣＡＯＺＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅｖｉｅｗｏｆｔｈｅｔｅｍ

ｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｒｅｓｅａｒｃｈｏｆａｕｔｏｃｌａｖｅｍｏｕｌｄｉｎｇｆｏｒａｄｖａｎｃｅｄｃｏｍ

ｐｏｓｉｔｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ［Ｊ］．ＦｉｂｅｒＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄＰｌａｓｔｉｃｓ／Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ，

２００９（３）：８１８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］李彩林．复合材料热压罐固化设计的数值模拟［Ｊ］．玻璃

钢／复合材料，２０１４（１１）：２６２９．

ＬＩＣＬ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒａｕｔｏｃｌａｖｅｃｕｒｉｎｇｄｅｓｉｇｎｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＦｉｂｅｒＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄＰｌａｓｔｉｃｓ／Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ，

２０１４（１１）：２６２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］向炳东，李敏，李艳霞，等．筒状复合材料制件热压罐成型温

４７２１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 林源，等：ＢＰ神经网络预测复合材料热压罐成型均匀性

度模拟及影响因素分析［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（１１）：

２９８３０７．

ＸＩＡＮＧＢＤ，ＬＩＭ，ＬＩＹＸ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｐａ

ｒａｍｅｔｅｒａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｕｔｏｃｌａｖｅｃｕｒｅｄ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏ

ｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（１１）：２９８３０７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＬＯＯＳＡＣ，ＳＰＲＩＮＧＥＲＧＳ．Ｃｕｒｉｎｇｏｆｅｐｏｘｙｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓ，１９８３，１７（２）：１３５１６９．

［７］ＢＯＧＥＴＴＩＴＡ，ＧＩＬＬＥＳＰＩＥＪＷ．Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｕｒｅｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎｏｆｔｈｉｃｋｔｈｅｒｍｏｓｅｔｔｉｎｇｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅ

Ｍａｔｅｒｉａｌｓ，１９９１，２５（３）：２３９２７３．

［８］ＪＯＨＮＳＴＯＮＡＡ．Ａｎｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｄｕｃｅｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｎａｕｔｏｃｌａｖｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｏｆｃｏｍｐｏｓ

ｉｔｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ［Ｄ］．ＡｎｎＡｒｂｏｒ：ＴｈｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＢｒｉｔｉｓｈＣｏｌｕｍ

ｂｉａ（Ｃａｎａｄａ），１９９８．

［９］ＨＯＡＳＶ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｃ］∥Ｐｒｏ

ｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＳｅｃｏｎｄＪｏｉｎｔＨａｍａｄａＣｏｎｃｏｒｄｉａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

Ｍｏｎｔｒｅａｌ，１９９８，１６（１）：２１６．

［１０］焦李成．神经网络系统理论［Ｍ］．西安：西安电子科技大学

出版社，１９９０．

ＪＩＡＯＬＣ．Ｔｈｅｏｒｙｏｆｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｓｙｓｔｅｍ［Ｍ］．Ｘｉ’ａｎ：Ｘｉｄｉａｎ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］吴简彤，王建华．神经网络技术及其应用［Ｍ］．哈尔滨：哈尔

滨工程大学出版社，１９９８．

ＷＵＪＴ，ＷＡＮＧＪＨ．Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９９８

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张德丰，丁伟雄，雷晓平．ＭＡＴＬＡＢ程序设计与综合应用

［Ｍ］．北京：清华大学出版社，２０１２：１３．

ＺＨＡＮＧＤＦ，ＤＩＮＧＷＸ，ＬＥＩＸＰ．ＭＡＴＬＡＢｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇａｎｄ

ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

Ｐｒｅｓｓ，２０１２：１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＢＬＥＳＴＤＣ，ＤＵＦＦＹＢＲ，ＭＣＫＥＥＳ，ｅｔａｌ．Ｃｕｒｉｎｇｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｏｆｔｈｅｒｍｏｓｅｔｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅｓＰａｒｔＡ：ＡｐｐｌｉｅｄＳｃｉ

ｅｎｃｅａｎｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ，１９９９，３０（１１）：１２８９１３０９．

［１４］ＣＨＥＵＮＧＡ，ＹＵＹ，ＰＯＣＨＩＲＡＪＵＫ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｉｎｉｔｅ

ｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｃｕｒｉｎｇｏｆｐｏｌｙｍｅｒｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｊ］．Ｆｉｎｉｔｅ

ＥｌｅｍｅｎｔｓｉｎＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＤｅｓｉｇｎ，２００４，４０（８）：８９５９１２．

［１５］ＫＩＭＹＫ，ＷＨＩＴＥＳＲ．Ｖｉｓｃｏｅｌａｓｔｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｉｎ

ｄｕｃｅｄｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓｉｎｔｈｉｃｋｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓ［Ｊ］．Ｍｅｃｈａｎ

ｉｃｓｏｆＣｏｍｐｏｓｉｔｅＭａｔｅｒｉａｌｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，１９９７，４（４）：３６１３８７．

［１６］高腾龙．热固性树脂基复合材料固化变形模拟及控制方法

研究［Ｄ］．西安：西北工业大学，２０１８．

ＧＡＯＴＬ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓｏｆｃｕｒｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｏｆｔｈｅｒｍｏｓｅｔｔｉｎｇｒｅｓｉｎｍａｔｒｉｘｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔ

ｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］林仕高，欧元贤．ＢＰ神经网络学习参数优化研究［Ｊ］．微计

算信息，２０１０，２６（６）：１９９２００．

ＬＩＮＳＧ，ＯＵＹＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌｅａｒｎｉｎｇ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｃｏｍｐｕｔｅｒＩｎｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎ，２０１０，２６（６）：１９９２００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＨＥＣＨＴＮＩＥＬＳＥＮＲ．Ｔｈｅｏｒｙｏｆｔｈｅｂａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｎｅｕｒａｌｎｅｔ

ｗｏｒｋ［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，１９８８，１（Ｓ１）：４４５．

［１９］蒋佳欣，王博，王猛，等．基于 ＢＩＭ技术和 ＢＰ神经网络的成

都理工大学图书馆天然采光研究［Ｊ］．土木建筑工程信息

技术，２０２０，１２（１）：３０３８．

ＪＩＡＮＧＪＸ，ＷＡＮＧＢ，ＷＡＮＧＭ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｎａｔｕｒａｌｌｉｇｈｔ

ｉｎｇｄｅｓｉｇｎｆｏｒＣＤＵＴｌｉｂｒａｒｙｂａｓｅｄｏｎＢＩＭａｎｄＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔ

ｗｏｒｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｎＣｉｖｉｌＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇａｎｄＡｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ，２０２０，１２（１）：３０３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］薛掌安，邓海亮．ＢＰ神经网络在复合材料研究中的应用

［Ｊ］．材料导报，２００９，２３（１４）：２５０２５３．
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ｍａｉｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄｅｇｒｅｅｏｆｃｕｒｅｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ．ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｈｒｅｅｌａｙｅｒＢＰｎｅｕｒａｌ
ｎｅｔｗｏｒｋ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｒａｐｉｄｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｍａｘｉｍｕｍｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｃｕｒｉｎｇｄｅｇｒｅｅａｔａｎｙｔｉｍｅｉｎ
ｔｈｅｆｏｒｍｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｗｉｔｈｈｅａｔｉｎｇｒａｔｅ，ｈｏｌｄｉｎｇｔｉｍｅａｎｄｈｏｌｄｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｓｉｎｐｕｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．Ｍａｘｉｍｕｍ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｎｄｅｇｒｅｅｏｆｃｕｒｅｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｎｇｔｈｅｆｏｒｍｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｕｔｏｃｌａｖｅａｓｔｅｓｔｓａｍ
ｐｌｅｄａｔａｔｏｔｒａｉｎｔｈｅＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ，ａｎｄｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄａｆｔｅｒｔｈｅｔｒａｉｎｉｎｇ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｉｓＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌａｒｅｈｉｇｈ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓａｆａｓｔａｎｄ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｗｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｔｈｅｍａｘｉｍｕｍｃｕｒｉｎｇｄｅｇｒｅｅｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｕｔｏｃｌａｖｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ；ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ；ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｃｕｒｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ；ａｕｔｏｃｌａｖｅ；ｒｅｓｉｄｕａｌｓｔｒｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００５３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００６１７１５：２０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６１７．１１３７．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｄｇｕａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ６

　收稿日期：２０２００４２３；录用日期：２０２００６１３；网络出版时间：２０２００６２３０７：５９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６２２．１５５４．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｄｅｎｇｃｈｅｎｇ＿ｚｈａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：苏光旭，张登成，魏金鹏，等．三维重建的飞机机动动作库设计与可视化［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（６）：
１２７７１２８７．ＳＵＧＸ，ＺＨＡＮＧＤＣ，ＷＥＩＪＰ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆ３Ｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓ
ｌｉｂｒａｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（６）：１２７７１２８７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０１６０

三维重建的飞机机动动作库设计与可视化

苏光旭１，张登成１，，魏金鹏２，李海泉２，张艳华１，雷玉昌１

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．中航工业沈阳飞机设计研究所，沈阳 １１００００）

　　摘　　　要：机动动作库是飞机空战仿真的重要基础，可靠的、具有针对性的机动动作库
能够提高空战仿真的真实性和应用价值。为了建立具有针对性的机动动作库，提出了一种通

过三维逆向建模进行气动特性计算再建立飞机机动动作库的技术途径，对气动参数未知飞机

的空战仿真问题提供了技术支撑。首先，对飞机的几何外形进行了三维重建，计算分析了其纵

向气动特性；然后，将气动数据加入飞行仿真的限制环节，设计了针对该型飞机典型战术动作

的机动动作库；最后，基于 ＭＡＴＬＡＢ函数进行了机动动作的可视化研究。研究结果表明：机动
动作库体现了对于飞机类型的针对性和可靠性，可视化实现了飞行轨迹和飞机姿态的三维显

示及参数游标，为空战决策、空战仿真模拟训练和提高作战效能奠定了基础。

关　键　词：三维重建；气动特性；飞行仿真；机动动作库；可视化
中图分类号：Ｖ２１２．１３＋５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２７７１１

　　机动动作库是空战机动决策所调用的动作集
合，动作库的设计是空战仿真的基础。动作库设

计主要有２种类型［１］
：一是以经典战术动作为代

表的“典型战术动作库”，二是以空战操作方式为

代表的“基本操作动作库”，但是很少有针对某一

型飞机建立机动动作库的工作先例，特别是对于

气动参数未知的飞机，动作库设计无法使用精确

的、具有针对性的限制环节
［２３］
。因此，对于未知

飞机气动数据的求解，是建立其机动动作库的重

要基础。通过三维逆向建模建立飞机的几何外形

来求解其气动参数
［４］
是解决问题的一种途径。

使用图片进行三维逆向建模是计算机视觉的

一个重要研究领域。自从 Ｈｏｒｎ［５］提出一种通过
图像灰度对月球表面进行三维重建的方法之后，

图像明暗恢复形状（ＳｈａｐｅｆｒｏｍＳｈａｄｉｎｇ，ＳＦＳ）就
开始应用于包括建筑（文物）复原

［６］
、医学图像人

体组织重建
［７］
、卫星图像复原

［８］
及无人机作战

［９］

等多个领域。国内较早开展ＳＦＳ研究并将其运用
到飞机外形重建的是昂海松等

［１０１３］
，他们提出了

一系列 “通过空间遮挡边界为判据进行三维重

建”的方法并进行了验证，王翔、廖炎平、王黎明

等
［１４１６］

通过计算机辅助设计使飞机外形三维重

建更具工程化。然而，只是通过 ＳＦＳ方法依据几
张照片即建立起飞机整机的模型是不现实的，整

机模型的重建需要综合运用多种三维重建方法。

在现代空战中，尽管超视距空战越来越重要，

但近距空战格斗仍然不可避免
［１７］
。另外，在当前

自由空战时代的大背景下，飞行员仍需要熟练掌

握和运用经典战术机动动作
［１８］
。因此，本文设计

的机动动作库选择以平飞加减速、定常盘旋、跃

升、俯冲、加力转弯、战斗转弯、半滚倒转、半筋斗、

斜筋斗等机动动作为代表的典型机动动作库。

综上所述，本文是以几何外形参数未知、气动

参数未知飞机的空战仿真为研究背景，先使用逆

向三维建模的方法建立了飞机的几何模型，通过

计算流体力学 （ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，
ＣＦＤ）计算了其气动特性，将气动数据加入到机动
动作仿真的限制环节，使用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ搭

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202106020&dbname=CJFDAUTODAY&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpZDNmY0RKcE5WZEJzaGM0YXhVOWFrcz0=$9A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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建仿真模型，建立了针对该型飞机的典型战术机

动动作库，为其空战决策研究打下基础；利用

ＭＡＴＬＡＢ强大的数据可视化功能进行了机动动
作库的可视化研究，通过交互式指导使决策者和

战斗员可以在观察飞机飞行姿态的同时读取飞行

参数，改变控制量即可得到直观的反馈，对空战机

动动作进行形象化的理解和学习。本文的研究方

法是一个完整的从无到有、对几何尺寸未知的飞

机开展机动动作库研究的技术途径。

１　飞机模型三维逆向重建
某几何外形参数未知的飞机是一种具有常规

气动布局的双发重型战斗机，本文综合运用多种

重建方法建立飞机的三维几何模型。首先使用逆

透视变换求解飞机几何尺寸，然后使用 ＳＦＳ建立
飞机局部三维曲面，最后运用工程图重建法将不

同部件通过布尔运算进行整合，为数值模拟计算

及机动动作库可视化设计进行模型准备。

１．１　逆透视变换求解飞机几何尺寸
由图形学知识，通过照相机标定求解图像的

透视参数，可以对图片进行逆透视变换，根据图形

先验（如机场跑道的标志线等）获得图片上两点

的距离，进而获得飞机的几何外形尺寸。

式（１）给出了透视相机模型，其中，（ＸＷ，ＹＷ，
ＺＷ）为成像物体在世界坐标系中的坐标，（ｕ，ｖ）为
物体在像素坐标系中的坐标，ｆｕ和 ｆｖ为像素坐标
下 ｕ轴和 ｖ轴的尺度因子，（ｕ０，ｖ０）为图像主点；
相机外部参数 Ｒ和 Ｔ分别为旋转矩阵和平移矩
阵，取决于相机的位置；ＺＣ为成像物体在相机坐
标系下的深度值。灭点和图形先验信息是求解以

上参数的重要依据，求解过程称为相机标定。

ＺＣ
ｕ
ｖ









１

＝
ｆｕ ０ ｕ０
０ ｆｖ ｖ０









０ ０ １

Ｒ Ｔ
０Ｔ[ ]１

ＸＷ
ＹＷ
ＺＷ













１

（１）

对于飞机照片，一般使用“仅知 ２个灭点的
相机标定”方法

［１１］
，通过优化迭代计算第三灭点

的位置，从而求解各透视参数。如图 １（ａ）所示，
对预处理之后的飞机图片标定了灭点，图１（ｂ）给
出了经过逆透视变换之后的图像，ｌ为飞机翼展。
最终确定的几何尺寸是不同拍摄角度图片逆透视

变换之后的平均值，以提高计算精度。

１．２　图像明暗恢复形状建立飞机局部三维曲面
使用 ＳＦＳ可以初步求解观察体曲面的高

度值
［１９］
。

像素坐标系上（ｕ，ｖ）处的灰度 Ｉ取决于该面
元由梯度（ｐ，ｑ）所表达的反射特性 Ｒ（见式（２）），

图 １　飞机照片逆透视变换
Ｆｉｇ．１　Ｉｎｖｅｒｓｅｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｉｎａｉｒｐｌａｎｅｐｈｏｔｏｓ

在朗伯体反射（ＬａｍｂｅｒｔｉａｎＲｅｆｌｅｘ）假设下，式（２）
的另一种表述形式如式（３）所示，式（２）和式（３）
均称为图像的照度约束方程

［２０］
（ＩｍａｇｅＢｒｉｇｈｔｎｅｓｓ

ＣｏｎｓｔｒａｉｎｔＥｑｕａｔｉｏｎ）。式（３）中，Ｉ０为入射光的光
照强度，ρｒ为成像物体表面的反射率。定义物体
表面面元的梯度值为（ｐ，ｑ，－１），光照方向为（ｐｓ，
ｑｓ，－１），假设物体为朗伯体反射模型，根据朗伯
体 Ｃｏｓｉｎ定律，可以推得式（３）。
Ｉ（ｕ，ｖ）＝Ｒ（ｐ，ｑ） （２）

Ｉ＝
Ｉ０ρｒ（ｐｐｓ＋ｑｑｓ＋１）

ｐ２＋ｑ２＋槡 １ ｐ２ｓ＋ｑ
２
ｓ＋槡 １

（３）

根据式（３），在已知物体反射特性和光照方
向的前提下，ＳＦＳ可以根据图像灰度 Ｉ求解物体
的表面梯度（ｐ，ｑ），从而恢复物体的形状。显然，
式（３）是一个病态方程，需要添加约束条件或者
先验信息进行求解，这取决于具体的求解方法。

本文使用增加亮度约束和光滑约束条件基于变分

计算
［１９］
的最小化方法进行求解。

（Ｉ（ｘ，ｙ）－Ｒ′（ｐ（ｘ，ｙ），ｑ（ｘ，ｙ）））２ｄｘｄｙ （４）

最小化方法基于亮度约束建立能量方程（４），
当图像灰度 Ｉ和重建模型所反射的亮度 Ｒ′（ｐ，ｑ）
之差很小或者为零时认为重建效果最佳，因此，求

解方程的最小化结果即为 ＳＦＳ的解。假设重建曲
面的梯度值是连续变换的，将光滑约束条件作为

惩罚项加入能量方程可以提高解的精确性和鲁棒

性，如式（５）所示。

［（Ｉ－Ｒ′）２＋λ（ｐ２ｘ ＋ｐ２ｙ ＋ｑ２ｘ ＋ｑ２ｙ）］ｄｘｄｙ （５）

式中：λ为拉格朗日乘数。
式（５）是一个泛函求解极值的问题，根据欧

８７２１
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　第 ６期 苏光旭，等：三维重建的飞机机动动作库设计与可视化

拉方程极值点所满足的条件，将其变形通过有限

差分迭代进行求解，可以完成重建过程。

为了验证 ＳＦＳ方法的精度，使用一个标准花
瓶的合成灰度图像，采用本文方法进行三维重建，

如图２所示。从图 ２（ｃ）中重建后模型与理论模
型的高度误差可以看出，重建效果较为理想，误差

主要集中在模型的边界；取花瓶中轴线截面，比较

重建轮廓和理论轮廓高度误差，如图２（ｄ）所示，
相对误差小于６．３％，符号工程实际的需要。

另外，本文使用三次参数样条曲线拟合
［１０］
曲

面重建的高度数据构建局部三维外形，如图 ３飞
机机头锥的线框模型所示。

图 ２　花瓶的三维重建及误差分析

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｎｄｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓｏｆｖａｓｅ

图 ３　飞机机头锥的重建过程

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｎｏｓｅｃｏｎｅｓ

９７２１
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１．３　工程图重建法整合整机模型

使用工程图重建法
［２１］
对飞机的各个部件定

位、整合，得到整机模型。空间中，物体在平行投

影三视图中遵循一个重要性质
［２２］
，主视图、侧视

图和俯视图中的二维坐标点（ｘｆ，ｚｆ）、（ｙｒ，ｚｒ）、（ｘｔ，
ｙｔ）若满足：
ｘｆ＝ｘｔ＝ｘ

ｙｒ＝ｙｔ＝ｙ

ｚｆ＝ｚｒ
{

＝ｚ

（６）

则可以确定空间中一点 Ｐ（ｘ，ｙ，ｚ）。因此，通
过三视图可以确定物体某些特征点的空间坐标，

用于不同部件模型重建时的定位。

飞机整机模型的三维重建是一个复杂繁琐

的过程，对于气动数据影响较大的部件（如机翼

等），需要使用翼型数据辅助建模。通过以上方

法建立的飞机整机模型如图 ４所示，将其与原
始图片的比对可以验证整机模型重建的精

确度。

图 ４　整机线框模型与渲染效果

Ｆｉｇ．４　Ｍａｃｈｉｎｅｗｉｒｅｆｒａｍｅｍｏｄｅｌａｎｄｒｅｎｄｅｒｉｎｇｅｆｆｅｃｔ

２　气动数据准备

使用 ＣＦＤ方法计算不同高度下飞机纵向气
动特性，并进行验证与校核，为机动动作设计的限

制环节进行数据准备。

２．１　网格划分与边界条件
使用成熟的 ＣＦＤ计算软件进行数值模拟计

算。假设飞机左右完全对称，使用半模进行数值

计算。全流场网格划分为四面体和棱柱体的混合

型非结构网格，网格总数为 ９２２万。边界层内第
一层网格高度控制在０．００２ｍｍ，以满足机体表面
黏性边界层的计算要求

［２３］
，如图５所示。

图 ５　网格划分

Ｆｉｇ．５　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

求解计算条件中，飞机表面使用无滑移壁面

条件，外场壁面定义为压力远场条件，湍流模型使

用通过对涡黏性系数修正的方法以适应不同区域

流动的 ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒｓ（ＳＡ）模型。
２．２　网格无关性与算例验证

为了进行网格无关性验证，在马赫数 Ｍａ＝
０．８，迎角 α＝５°，飞行高度 Ｈ＝１０ｋｍ工况下，选
用３套非结构网格计算整机的升力系数 ＣＬ和阻
力系数 ＣＤ。网格数和计算结果如表 １所示，网格
划分情况如图 ６所示。通过对比，反映出网格量
变化对计算结果影响微弱，为了兼顾计算精度和

计算时间，选取中网格。

采用 ＡＩＡＡ阻力会议的标模 ＤＬＲＦ６翼身组
合体作为验证模型

［２４］
来检验本文计算方法的正

确性。选用相同的 ＳＡ湍流模型和计算条件，该
翼身组合体网格划分和计算结果如图 ７所示，分
别计算了机体的升力系数 ＣＬ、阻力系数 ＣＤ、机身
俯仰力矩 Ｃｍ，其中 Ｅｘｐ为试验数据，ＳＡ为数值
表 １　不同网格数下升力系数和阻力系数计算结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄ

ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｈｑｕａｎｔｉｔｉｅｓ

网格分类 网格数／１０４ ＣＬ ＣＤ

粗网格 ４８３ ５．２４１４×１０－１ ７．５９１９×１０－２

中网格 ９２２ ５．２３５６×１０－１ ７．６１２７×１０－２

细网格 １４７３ ５．２２４３×１０－１ ７．７５４８×１０－２

方差 ５．０４１５×１０－７ ５．２４０１×１０－７

图 ６　不同网格数的网格划分

Ｆｉｇ．６　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｓｈｑｕａｎｔｉｔｉｅｓ

图 ７　模型算例验证

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｍｏｄｅｌｅｘａｍｐｌｅｓ
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计算结果。可以看出，仿真计算结果与试验数据

吻合较好，满足工程应用的要求。

２．３　数值计算结果
分别计算飞机在不同高度下从亚声速到超声

速的纵向气动参数。图 ８给出了飞行高度 Ｈ＝
１０ｋｍ时飞机的升力系数 ＣＬ和阻力系数 ＣＤ。

为了使计算数据具有更高的可靠性，参照同

等类型飞机的气动数据对计算数据校核，使用气

动导数校核的方法
［２５］
，利用插值表修正了气动

数据。

图 ８　飞机纵向气动特性

Ｆｉｇ．８　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

３　机动动作库设计

任何复杂的机动动作都是典型机动动作的组

合
［２６２７］

，战斗机飞行员在自由空战的时代背景下

仍然需要熟练掌握与运用典型机动战术动作，因

此，本文针对该飞机的机动动作库设计的思路是：

通过飞行仿真建立几种最典型的战术飞行动作

（如定常盘旋、平飞加减速、跃升、俯冲等）组成机

动动作库，根据限制环节来满足动作库对于该型

飞机的针对性。

飞行机动仿真的基本原理就是按照一定的输

入控制量来解算飞机的运动参数
［２８］
。图 ９给出

了机动动作设计的基本流程。机动动作控制模型

根据典型战术机动动作的要求给出相应的动作控

图 ９　机动动作库设计流程

Ｆｉｇ．９　Ｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓ

制指令，经过由飞机的气动特性限制、过载限制和

飞行包线限制等限制条件组成的限制环节进行修

正，从而给出可用的控制量，输入飞行仿真的动

力学模型解算出飞机运动参数，飞机运动参数

通过运动约束进一步限制控制量，当飞机运动

参数达到机动动作结束的条件时，结束仿真并

存储运动参数。以上模型均使用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍ
ｕｌｉｎｋ搭建。　
３．１　机动仿真动力学模型

如果忽略飞机的侧滑角，假设飞机的发动机

安装角和飞行迎角都不大，则飞机的动力学方程

可以在航迹坐标系中以式（７）表示［２９］
。式中：ｖ

为飞机的飞行速度，θ为飞机的航迹俯仰角，ψｓ为
航向角，γｓ为速度滚转角，ｎｘ和 ｎｙ分别为飞机的
切向过载和法向过载，ｇ为重力加速度。

飞机的运动学方程一般在地面坐标系中由

式（８）给出。飞机在地面坐标系下不同方向上的
速度分量可以由飞行速度矢量经过坐标转换得

到，积分即得飞机在空间中的位置坐标（ｘ，ｙ，ｚ）。

θ
·

＝ ｇ
ｖ
（ｎｙｃｏｓγｓ－ｃｏｓθ）

ｖ＝ｇ（ｎｘ－ｓｉｎθ）

ψ
·

ｓ ＝－
ｇ
ｖ
ｎｙｓｉｎγｓ
ｃｏｓ( )













θ

（７）

ｘ＝ｖｃｏｓθｃｏｓψｓ
ｙ＝ｖｓｉｎθ
ｚ＝－ｖｃｏｓθｓｉｎψ

{
ｓ

（８）

式（７）和式（８）组成了飞机的三自由度机动
仿真动力学模型。可以看出，只要给定了飞机的

速度滚转角 γｓ及切向过载 ｎｘ、法向过载 ｎｙ，即可
求得飞机的飞行速度和飞行姿态，进而求得飞机

在空间中的位置。
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３．２　机动动作控制模型
机动动作控制模型的建立过程即是将飞行员

对飞机控制参数化的过程，在忽略侧滑的假设下，

飞机的速度滚转角 γｓ、法向过载 ｎｙ和切向过载 ｎｘ
分别对应了飞行员左右压杆、前后推拉杆和收放

油门，因此，机动动作控制模型的作用是给出 γｓ、
ｎｙ、ｎｘ的控制规律。

典型战术机动动作对于飞机运动参数的控制

是相对固定的，由于文章篇幅的限制，这里只列举

２种机动动作进行说明。
对于机动过程较为简单的机动动作如定常盘

旋，要求飞机在盘旋过程中速度大小不变，飞行高

度变化不大，有ｎｙ＝１／ｃｏｓγｓ，因此，只要给定在盘
旋过程中的速度滚转角，当飞机航向角的增量满

足需要转过角度时退出动作即可，以上过程即建

立了定常盘旋的控制模型。

对于机动过程较为复杂的机动动作如俯冲

等，需要分阶段建立控制模型，下面以小角度俯冲

为例进行说明。根据飞行手册，进行小角度俯冲

时，飞行员先略微压杆，使飞机获得一定的坡度

（速度滚转角）后轻微推杆减小法向过载，从而使

飞机较为容易获得俯冲角，当达到一定俯冲角度

时驾驶杆左右摆正，控制驾驶杆保持俯冲角，当飞

机下降高度满足需要时拉杆改出到平飞；为了使

飞机速度变化不大，改出时容易拉起，下降过程中

应该轻收油门，拉起时适当推油门。将以上过程

参数化，即可得到小角度俯冲的理论控制模型，如

图１０所示。图中：Ｈｏｖｅｒ为（俯冲）动作结束时要求
飞机到达的高度值，ΔＨ为给定的俯冲高度变化
量，Δｔ为改出段过载减小所需时间，分别由式（９）
和式（１０）定义，ｎｙｏｕｔ为改出段的需用法向过载，

图 １０　小角度俯冲理论控制模型

Ｆｉｇ．１０　Ｓｍａｌｌａｎｇｌｅｄｉｖｉｎｇｔｈｅｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌ

γｓｒｅｑ、ｎｙｒｅｑ、ｎｘｒｅｑ为控制模型的需用控制量，θｓｅｔ为给
定的俯冲角度。当俯冲初始速度大于 ２５０ｍ／ｓ
时，纵向过载 ｎｘｒｅｑ＝－１先减小速度再进行机动，
进入机动后均有 ｎｘｒｅｑ＝ｓｉｎθ。

ΔＨ＝
ｖ２（１－ｃｏｓθｓｅｔ）

ｇ（ｎｙｏｕｔ－ｃｏｓ（θｓｅｔ／２））
（９）

Δｔ＝ ｖθ
ｇ［（ｎｙ＋１．０）／２－ｃｏｓ（θ／２）］

（１０）

使用以上理论控制模型作为输入，经限制环

节之后输出的 ｎｙ、ｎｘ、γｓ随时间的变化关系如
图１１所示。

图 １１　小角度俯冲可用控制量随时间变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅｓｍａｌｌａｎｇｌｅｄｉｖｉｎｇｗｉｔｈｔｉｍｅ

３．３　限制环节
机动动作控制模型给定了机动动作需要的控

制量，而限制环节是在给定的飞行高度和飞行马

赫数下根据飞机的性能指标对控制量的需用值进

行修正，得到可用的控制量。限制环节反映了飞

机极限性能指标，使得机动动作库具有一定的可

靠性。图１２给出了限制环节的修正流程，其中通
过法向过载求解切向过载范围的过程体现了飞机

的气动特性。
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图 １２　限制环节修正流程

Ｆｉｇ．１２　Ｌｉｍｉｔｌｉｎｋｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

空战中为了使飞机速度 的 损 失 尽 可 能

小
［３０］
，采用优先限制法向过载的原则，先修正法

向过载。图 １２中，ｍ为飞机质量，ρ为空气密
度，Ｓ为飞机机翼面积，Ｐ为发动机推力，“气动
参数查表”使用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的 ｌｏｏｋｕｐｔａ
ｂｌｅ模块，将实时飞行高度 Ｈ和飞行马赫数 Ｍａ
下的 ＣＦＤ计算数据进行拟合，给定的升力系数
ＣＬ作为输入地址进行查询，输出飞机的实时阻
力系数 ＣＤ。

由飞机运动参数解算产生的约束包括平飞速

度高度包线、最小机动表速及各机动仿真模型对

动作设计的约束。

４　机动动作库可视化

机动动作结束后，存储的运动参数包括飞机

的空间坐标（ｘ，ｙ，ｚ）、飞机的速度滚转角 γｓ、航迹
俯仰角 θ、航向角 ψｓ和飞机迎角 α，确定了飞机的
飞行轨迹和飞行姿态，运用 ＭＡＴＬＡＢ函数能够进
行可视化表示。

４．１　飞机三维模型初始化
将飞机三维模型进行数据转换生成．ｓｔｌ格式

文件。．ｓｔｌ作为一种常用的计算机辅助设计的三
维图形接口协议，由多个非结构的三角面片的定

义组成，这些定义包含每个三角面片的顶点坐标

和法矢量。其 ＡＳＣＩＩ格式如下所示：
…

ｆａｃｅｔｎｏｒｍａｌ－３．０３Ｅ０１＋４．１３Ｅ０１＋８．５８Ｅ０１
　ｏｕｔｅｒｌｏｏｐ

ｖｅｒｔｅｘ－７．２９Ｅ＋０３＋１．２０Ｅ＋０２＋１．５４Ｅ＋０３
ｖｅｒｔｅｘ－７．２６Ｅ＋０３＋５．１９Ｅ＋０１＋１．５８Ｅ＋０３

　　ｖｅｒｔｅｘ－７．１４Ｅ＋０３＋１．３１Ｅ＋０２＋１．５８Ｅ＋０３
　ｅｎｄｌｏｏｐ
ｅｎｄｆａｃｅｔ
…

每一个三角面片的顶点坐标“ｖｅｒｔｅｘ”确定了
三角面片在空间中的位置和形状。因此，提取模

型．ｓｔｌ文件中所有三角面片的顶点坐标 Ｖｂ，使用
ＭＡＴＬＡＢ／ｐａｔｃｈ函数根据右手定则的排序方式依
次填充每个三角面片，即可得到整机的三维模型，

如图１３所示。

图 １３　模型初始化

Ｆｉｇ．１３　Ｍｏｄｅｌｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎ

４．２　飞行轨迹与飞行姿态
飞机机动的空间位置坐标（ｘ，ｙ，ｚ）在地面坐

标系 ｏｇｘｇｙｇｚｇ给出，确定了飞行轨迹；飞机的姿态
在机体坐标系 ｏｂｘｂｙｂｚｂ中由机体俯仰角 、偏航角

ψ和滚转角 γ定义。根据假设，忽略了飞机的侧
滑（β＝０），而飞机的迎角 α可以根据数值计算的
结果通过 ｌｏｏｋｕｐｔａｂｌｅ模块给出。因此，控制飞
行姿态的 、ψ、γ，可以由欧拉角转换模型［３１３２］

计

算得出（见式（１２）），由此可以确定飞机的飞行
姿态。

Ｖ＝ＬｂｇＶｂ

Ｖ′＝Ｖ＋（ｘ，ｙ，ｚ）{ Ｔ
（１１）

式中：Ｖ为模型所有三角面片的顶点经过姿态旋
转变换后的坐标集；Ｖ′为在 Ｖ的基础上经过空间
位置变换之后的坐标集；第 １个式子使飞机三维
模型中每个三角面片的顶点进行姿态变换，第 ２
个式子使每个三角面片的顶点进行空间位置平

移。因此，Ｖ′便确定了飞机的实时位置与姿态。
Ｌｂｇ为地面坐标系到机体坐标系的坐标转换矩阵，
表达式见式（１３）。

图１４给出了该型飞机机动动作库中部分机
动动作的可视化结果，包括定常盘旋、３０°俯冲、
６０°跃升、半滚倒转、斜筋斗和加力转弯，飞机初始
高度Ｈ０均为５０００ｍ，初速度ｖ０均为１００ｍ／ｓ。经
过可视化处理，能够直观地观察飞机机动过程飞

机的飞行姿态。
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＝ａｒｃｓｉｎ（ｃｏｓαｓｉｎθ＋ｃｏｓθｓｉｎαｃｏｓγｓ）

ψ＝ａｒｃｔａｎ（（ｃｏｓαｃｏｓθｓｉｎψｓ＋ｓｉｎαｓｉｎγｓｃｏｓψｓ－ｓｉｎαｃｏｓγｓｓｉｎθｓｉｎψｓ）／

　　（ｃｏｓαｃｏｓθｃｏｓψｓ－ｓｉｎαｓｉｎγｓｓｉｎψｓ－ｓｉｎαｃｏｓγｓｓｉｎθｃｏｓψｓ））

γ＝ａｒｃｔａｎ（ｓｉｎγｓｃｏｓθ／（－ｓｉｎαｓｉｎθ＋ｃｏｓαｃｏｓγｓｃｏｓθ










））

（１２）

Ｌｇｂ ＝
ｃｏｓψｃｏｓ ｓｉｎψｃｏｓ －ｓｉｎ

ｃｏｓψｓｉｎｓｉｎγ－ｓｉｎψｃｏｓγ ｓｉｎψｓｉｎｓｉｎγ＋ｃｏｓψｃｏｓγ ｃｏｓｓｉｎγ
ｃｏｓψｓｉｎｃｏｓγ＋ｓｉｎψｓｉｎγ ｓｉｎψｓｉｎｃｏｓγ－ｃｏｓψｓｉｎγ ｃｏｓｃｏｓ









γ

（１３）

图 １４　部分机动动作可视化演示

Ｆｉｇ．１４　Ｖｉｓｕａｌｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｐａｒｔｉａｌｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓ

４．３　参数游标设计
参数游标通过自定义 ＭＡＴＬＡＢ／ｆｉｇｕｒｅ回调函

数，可任意选取飞行轨迹上的某点来显示其飞机

运动参数，图 １５为以“战斗转弯”为例进行参数
游标的演示。参数游标采用如下函数进行设计：

ｐｏｓ＝ｇｅｔ（ｏｂｊ，′Ｐｏｓｉｔｉｏｎ′）
通过返回对象“ｏｂｊ”的位置属性，获取该点的

空间坐标，从而推算仿真时间，再给出该仿真时间

的飞行高度、飞行速度、俯仰角、滚转角、偏航角及

过载等进行显示。
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图 １５　参数游标演示

Ｆｉｇ．１５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｃｕｒｓｏｒｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎ

５　结　论

本文基于三维逆向建模的相关技术建立了飞

机的几何模型，通过数值仿真计算求解飞机的气

动参数，并建立了具有针对性的机动动作库，具体

结论如下：

１）机动动作库给战场指挥员、战斗员提供了
该型战斗机典型战术机动动作直观、客观的展示，

是该型飞机空战仿真模拟训练的有力支撑平台，

能够在一定程度上提高该型飞机的作战效能。

２）本文所做的工作是一个完整的从飞机逆
向建模到机动动作库设计的研究过程，具有较大

的工程实用价值，为针对外军飞机的空战研究提

供了一种技术途径，具备一定通用性。

总结全文工作，主要存在以下不足，需要进一

步开展研究：

１）三维逆向建模的精确性和时间效率需要
进一步提高。

２）本文气动数据量计算有限，需要进一步细
化在不同飞行高度下的数据库，完善气动力建模。

３）飞机动力学模型增加推力矢量，机动动作
进一步反映飞机的机动能力。
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１７９４１８０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］石岚峰，邹北骥．基于工程图三维重建中的预处理与信息

提取技术研究［Ｊ］．计算机应用研究，２００７，２４（４）：１６１１６５．

ＳＨＩＬＦ，ＺＯＵＢＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐｒｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｅｘｔｒａｃｔｉｎｇｆｏｒ３Ｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｆｒｏｍｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｄｒａｗｉｎｇｓ［Ｊ］．

ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒｓ，２００７，２４（４）：１６１１６５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］于冲，王旭，董福安，等．ｙ＋值对翼型气动参数计算精度的

影响研究［Ｊ］．空军工程大学学报（自然科学版），２０１２，１３

（３）：２５２９．

ＹＵＣ，ＷＡＮＧＸ，ＤＯＮＧＦＡ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆｅｆｆｅｃｔｏｆｙ＋ｏｎ

ｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｏｉｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒ

ＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１２，

１３（３）：２５２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＴＩＮＯＣＯＥＮ，ＢＲＯＤＥＲＳＥＮＯＰ，ＫＥＹＥＳ，ｅｔａｌ．Ｓｕｍｍａｒｙｏｆ

ｄａｔａｆｒｏｍｔｈｅｓｉｘｔｈＡＩＡＡＣＦＤｄｒａｇｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｗｏｒｋｓｈｏｐ：ＣＲＭ

ｃａｓｅｓ２ｔｏ５：ＡＩＡＡ２０１７１２０８［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１７．

［２５］魏扬，张登成，赵保明，等．基于试飞数据的飞行模拟器气

动模型校核［Ｊ］．飞行力学，２０１７，３５（１）：８４８８．

ＷＥＩＹ，ＺＨＡＮＧＤＣ，ＺＨＡＯＢＭ，ｅｔａｌ．Ｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｏｒａｅｒｏ

ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｄａｔａ［Ｊ］．Ｆｌｉｇｈｔ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１７，３５（１）：８４８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］刘瑛，李敏强，张瑞峰．复杂机动动作最优航迹控制模型及

操纵特性分析［Ｊ］．控制理论与应用，２０１４，３１（５）：５６６５７６．

ＬＩＵＹ，ＬＩＭ Ｑ，ＺＨＡＮＧＲＦ．Ｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｃｏｎｔｒｏｌ

ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｍａｎｅｕｖｅｒａｎｄｉｔｓｏｐｅｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１４，３１（５）：５６６５７６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２７］刘勋．自动空战模拟中的机动决策和控制研究［Ｄ］．西安：

西北工业大学，２００６：１３１５．

ＬＩＵＸ．Ｓｔｕｄｙｏｎｍａｎｅｕｖｅｒｄｅｃｉｓｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｉｎａｕｔｏｍａｔｉｃａｉｒ

ｃｏｍｂａｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙ，２００６：１３１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２８］李嘉林，胡孟权．飞机常规机动仿真的过载控制模型设计

研究［Ｊ］．飞行力学，２０１３，３１（３）：２１３２１６．

ＬＩＪＬ，ＨＵＭＱ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｌｏａｄｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌ

ｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｍａｎｅｕｖｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙ

ｎａｍｉｃｓ，２０１３，３１（３）：２１３２１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］陈廷楠．飞机飞行性能品质与控制［Ｍ］．北京：国防工业出

版社，２００７：３７３９．

ＣＨＥＮＴＮ．Ａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｑｕａｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００７：３７３９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３０］刘昶．现代战斗机飞行力学问题的研究进展［Ｊ］．飞行力

学，１９９９，１７（１）：１０１６．

ＬＩＵＣ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｓｏｍｅｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｐｒｏｂｌｅｍｓｉｎｍｏｄ

ｅｒｎｆｉｇｈｔｅｒｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，１９９９，１７（１）：１０１６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］徐正军．高超声速飞行器仿真与性能评估［Ｄ］．西安：西北

工业大学，２００６：４２４３．

ＸＵＺＪ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｃｒｕｉｓｅｖｅｈｉｃｌｅ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙ，２００６：４２４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３２］ＺＩＰＦＥＬＰＨ．航空航天飞行器动力学建模与仿真［Ｍ］．３版．

高亚奎，郭圣洪，辛长范，等，译．北京：航空工业出版社，

２０１７：６０６１．

ＺＩＰＦＥＬＰＨ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅｄｙ

ｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．３ｒｄｅｄ．ＧＡＯＹＫ，ＧＵＯＳＨ，ＸＩＮＣＦ，ｅｔａｌ，

ｔｒａｎｓｌａｔｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１７：６０６１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

６８２１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ６期 苏光旭，等：三维重建的飞机机动动作库设计与可视化

Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆ３Ｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔ
ｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙ

ＳＵＧｕａｎｇｘｕ１，ＺＨＡＮＧＤｅｎｇｃｈｅｎｇ１，，ＷＥＩＪｉｎｐｅｎｇ２，ＬｉＨａｉｑｕａｎ２，ＺＨＡＮＧＹａｎｈｕａ１，ＬＥＩＹｕｃｈａｎｇ１

（１．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡＶＩＣＳｈｅｎｙａｎｇＡｉｒｃｒａｆｔＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１００００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｂａｓｉｓｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔａｉｒｃｏｍｂａｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｒｅｌｉａｂｌｅ
ａｎｄｔａｒｇｅｔｅｄｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙｃａｎｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｕｔｈｅｎｔｉｃｉｔｙａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｖａｌｕｅｏｆａｉｒｃｏｍｂａｔｓｉｍ
ｕｌａｔｉｏｎ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｅｓｔａｂｌｉｓｈａｔａｒｇｅｔｅｄｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙ，ａｔｅｃｈｎｉｃａｌａｐｐｒｏａｃｈｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇａｅｒｏ
ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｔｈｒｏｕｇｈ３Ｄｒｅｖｅｒｓｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｔｈｅｎｅｓｔａｂｌｉｓｈｉｎｇｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙｏｆ
ｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓｔｅｃｈｎｉｃａｌｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｔｈｅａｉｒｃｏｍｂａｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｕｎ
ｋｎｏｗｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ’ｓｇｅｏｍｅｔｒｙｗａｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｎｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓ，ａｎｄｉｔｓ
ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｗｅｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｔａｗａｓ
ａｄｄｅｄｉｎｔｏｔｈｅｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｌｉｎｋｏｆｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｄａｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙｆｏｒｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｔａｃｔｉｃａｌ
ｍｏｖｅｍｅｎｔｓｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｂａｓｅｄｏｎＭＡＴＬＡＢｆｕｎｃｔｉｏｎ，ｔｈｅｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｍａｎｅｕｖｅｒ
ｍｏｖｅｍｅｎｔｓｗａｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉｂｒａｒｙｒｅｆｌｅｃｔｓｔｈｅｐｅｒｔｉｎｅｎｃｅａｎｄｒｅｌｉ
ａｂｉｌｉｔｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｙｐｅｓ，ａｎｄｖｉｓｕａｌｉｚｅｓｔｈｅ３Ｄｄｉｓｐｌａｙｏｆｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄａｉｒｃｒａｆｔａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｃｕｒｓｏｒ，ｗｈｉｃｈｌａｙｓａｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒａｉｒｃｏｍｂａｔｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇ，ａｉｒｃｏｍｂａｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｒａｉｎｉｎｇａｎｄｃｏｍｂａｔｅｆ
ｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：３Ｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｍａｎｅｕｖｅｒｍｏｖｅｍｅｎｔｓｌｉ
ｂｒａｒｙ；ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００６１３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００６２３０７：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６２２．１５５４．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｅｎｇｃｈｅｎｇ＿ｚｈａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ
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高超声速伸缩式变形飞行器再入制导方法

岳彩红１，唐胜景１，，王肖１，２，郭杰１

（１．北京理工大学 宇航学院，北京 １０００８１；　２．中国运载火箭技术研究院 战术武器事业部，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：针对高超声速变形飞行器再入制导问题，提出了一种采用伸缩式机翼的高
超声速变形飞行器外形方案，建立了含有展长变形量的气动模型和动力学模型。将该变形飞

行器的展长变形量扩展为控制变量，分析了倾侧角、展长变形量和终端航程、高度之间的关系。

在此基础上，利用倾侧角和展长变形量在线预测剩余航程和终端高度，通过数值方法校正２个
控制量以满足航程约束和高度约束，通过航向角走廊确定倾侧角符号。仿真结果表明：该变形

飞行器再入制导方法制导精度高，相比于传统固定外形飞行器终端约束能力更强、轨迹更加平

滑，且在扰动条件下具有一定鲁棒性。

关　键　词：变形飞行器；高超声速飞行器；再入制导；预测校正；制导能力分析
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２８８１１

　　高超声速滑翔飞行器是指飞行速度大于
５Ｍａ，依靠气动力控制实现临近空间远距离滑翔
的飞行器

［１］
，具有速度快、射程远、机动能力强等

特点，使其在军事打击上具有显著优势，近年来受

到世界各国的广泛关注
［２３］
。高超声速滑翔飞行

器再入飞行包括滑翔段和俯冲段
［４］
，不同飞行阶

段的性能需求不同，滑翔段需要以最优升阻比飞

行增加航程，俯冲段纵向需要减阻，侧向需要增大

可用过载以增强突防能力，不同飞行阶段最优气

动外形不同。然而现有飞行器的气动外形一般为

特定工况下的最优外形，无法兼顾各飞行阶段的

性能需求。此外，现有飞行器往往采用大攻角飞

行来满足较大的过载需求，给防热系统的设计带

来困难，降低飞行器的航程。变形飞行器是一种

在飞行过程中能够根据飞行环境、飞行性能的要

求自适应改变外形的飞行器
［５］
。在高超声速滑翔

飞行器中引入变形技术，可以缓解传统固定外形飞

行器的性能局限，进一步提高飞行器的飞行能力。

在变形飞行器控制方面，文献［６］针对无人
飞行器变形控制问题，提出了一种利用自适应动

态反演控制进行轨迹跟踪，利用强化学习进行变

形控制的自适应控制方法。文献［７］针对非对称
变形翼飞行器的姿态控制问题设计了一种滑模控

制方法，并利用扩张状态观测器对扰动进行观测。

在变形飞行器轨迹优化方面，文献［８］采用非线
性规划技术对变形飞行器的栖息轨迹进行了优

化。文献［９］分别研究了具有变后掠、变展长能
力的小型无人机的自主动态高空飞行能力。

上述研究均是针对低速飞行器。针对高超声

速变形飞行器的研究，文献［１０］采用流体力学软
件 ＣＦＤ分析翼身组合式外形飞行器分别采用伸
缩、变后掠、折叠变形模式时的气动特性。文

献［１１］在文献［１０］的基础上采用 ＭＯＥＡ／Ｄ多目
标优化算法对高超声速变展长飞行器的再入轨迹

进行优化。文献［１２］采用伪谱法研究了伸缩式可
连续变形高超声速滑翔飞行器的再入飞行性能，通

qwqw
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过与传统固定外形飞行器对比，表明了变形飞行器

优势。变形技术的引入使高超声速飞行器控制系

统的设计更加困难。文献［１３］针对高超声速变形
飞行器制导控制一体化模型，利用自适应动态面反

步控制法设计控制器。文献［１４］将结合滑模控制
与反步法的鲁棒控制方法应用于高超声速变形飞

行器的姿态控制中。然而上述文献针对高超声速

变形飞行器的气动、轨迹优化和控制等方面进行了

研究，目前为止高超声速变形飞行器再入制导的相

关研究还很少。高超声速飞行器再入制导中应用

伸缩式连续变形结构具有以下优势：

１）可通过变形改变飞行器的气动特性，进一
步结合攻角、倾侧角实现协调控制，从而大大增加

飞行器的轨迹控制能力。

２）可通过变形减轻飞行器的舵面负载，缓解
舵机控制系统的压力。

３）可通过变形增强飞行器的环境适应性，使
飞行器同时拥有良好的远航程和高机动能力。

４）可通过变形实现弹道形式多变，增强飞行
器的规避绕飞能力和突防能力。

传统的高超声速飞行器再入制导来源于航天

飞机，经典的航天飞机再入制导是在阻力加速度

剖面内离线规划轨迹，然后在线跟踪，且该方法

已在工程中得到成功的应用。但该方法需要大

量的离线设计，依赖大圆弧假设，只适用于横向

机动能力较弱的再入飞行器，且对初始偏差和

扰动敏感。近年来，随着机载计算能力的提高，

通过在线实时预测终端状态进而校正控制量的

预测校正制导逐渐引起人们的关注。预测校正

制导方法不依赖离线设计、可适应大的偏差和

扰动，也不需要大圆弧假设，自主性、鲁棒性较

传统方法更强。

本文设计了一种高超声速伸缩式连续变形飞

行器，在此基础上提出了一种将展长变形量扩展

为控制量，利用航程和高度双约束校正倾侧角和

展长变形量的预测校正制导方法。仿真结果表

明，本文提出的变形飞行器再入制导方法相比于

传统固定外形飞行器，其终端精度更高，轨迹更加

平滑，且在扰动下具有一定的鲁棒性。

１　高超声速伸缩式变形飞行器

本文以常规翼身组合式飞行器为基础进行变

形飞行器的设计。

传统固定外形飞行器构型如图 １所示，其头
部为圆锥，弹身为圆柱，两侧为面积较大的梯形升

力翼，提供飞行过程中大部分的气动力，４个控制

舵位于弹身尾部，呈“＋”型分布，可提供少部分
气动力。

伸缩变形作为飞行器大尺度变形模式之一，

通过机翼的伸缩改变机翼的面积、展长和展弦比，

对飞行器的气动性能具有显著影响，而且伸缩变

形模式在工程上易于实现，故本文对图 １所示飞
行器的机翼进行伸缩变形，设计了一种伸缩式连

续变形飞行器，控制飞行器的再入过程。综合考

虑机翼变形对气动的控制能力以及传统固定外形

飞行器尺寸限制，选择二级伸缩变形模式。平行

四边形伸缩翼通过套筒结构与梯形升力翼相

连
［１０］
，两侧的伸缩翼为对称连续变形。

高超声速伸缩式变形飞行器平面示意图如

图２所示，ｂ０为梯形升力翼展长，Ｌ１为一级伸缩
翼的伸长量，Ｌ２为二级伸缩翼的伸长量。为使问
题表述方便，定义 ２级伸缩翼全部收缩的状态为
“原外形”，一级伸缩翼完全伸长、二级伸缩翼完

全收缩的状态为“变形 １”，一级伸缩翼和二级伸
缩翼均完全伸长的状态为“变形２”。展长变形量
η定义为 η＝１＋（Ｌ１＋Ｌ２）／ｂ０。由上述定义可知，
变形飞行器处于“原外形”时，η＝１；变形飞行器
处于“变形１”时，η＝２；变形飞行器处于“变形 ２”
时，η＝３；变形飞行器处于其他外形时，１＜η＜３
（η≠２）。

图 １　传统固定外形飞行器构型

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｆｉｘｅｄｓｈａｐｅｖｅｈｉｃｌｅ

图 ２　高超声速伸缩式变形飞行器平面示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔｅｌｅｓｃｏｐｉｃ

ｄｅｆｏｒｍａｂｌｅｖｅｈｉｃｌｅ
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２　飞行器模型
本节中高超声速变形飞行器模型包括气动模

型、动力学模型和再入约束等。将展长变形量扩

展成为控制量后，变形飞行器制导问题的控制量

由［α，σ］扩展为［α，σ，η］，其中，α为攻角，σ为
倾侧角。

本文研究制导问题时，为简化分析，做出如下

假设：

１）不考虑机翼伸缩导致的非定常气动力。
２）假设满足瞬时平衡条件，即攻角、倾侧角、

展长变形量等制导控制量可实时获得。

２．１　气动模型
传统固定外形飞行器的气动系数与攻角和马

赫数相关，变形飞行器的气动模型除与攻角和马

赫数相关外，还与展长变形量相关。利用气动工

程计算软件 ＤＡＴＣＯＭ分别计算“原外形”、“变形
１”、“变形２”３种外形在各种工况下的升力系数
和阻力系数，并采用式（１）所示的拟合函数分别
对 ３种外形的气动系数进行拟合。拟合结果如
表１和表２所示。
ＣＬ ＝ｍ０＋ｍ１α＋ｍ２α

２＋ｍ３·Ｍａ＋ｍ４·Ｍａ
２＋

　ｍ５α·Ｍａ

ＣＤ ＝ｎ０＋ｎ１α＋ｎ２α
２＋ｎ３·Ｍａ＋ｎ４·Ｍａ

２＋

　ｎ５α·










Ｍａ

（１）
式中：ＣＬ为升力系数；ｍ０～ｍ５为升力系数拟合的
常值参数；α为攻角；Ｍａ为马赫数；ＣＤ为阻力系
数；ｎ０～ｎ５为阻力系数拟合的常值参数。

表 １　升力系数拟合结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

外形　 ｍ０ ｍ１ ｍ２ ｍ３ ｍ４ ｍ５ ＲＳ系数

原外形 ０．１２１０ －０．０１７４ ０．４０３２ ０．０００５８ ０．００５９ ６．１３７ ０．９８８９
变形１ ０．２１３５ －０．０３５６ １．２５００ ０．００１３３ －０．０１２２ ５．１２８ ０．９９０９
变形２ ０．１９０３ －０．０３４７ ２．２４３０ ０．００１３５ －０．０３５０ ４．９９８ ０．９８５２

表 ２　阻力系数拟合结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓ

外形　 ｎ０ ｎ１ ｎ２ ｎ３ ｎ４ ｎ５ ＲＳ系数

原外形 ０．０３７７２ ０．００５３６ －０．６７９１ －０．０００３ ０．００９９８ ４．３９８ ０．９４４６
变形１ ０．０６５３３ ０．００１０５ －０．６４２１ －０．０００２ ０．００３２２ ４．９７２ ０．９８６３
变形２ ０．０９０６７ －０．００２６０ －０．６７４７ －０．０００１ ０．００１９２ ５．８３４ ０．９９３２

　　由表１和表 ２可知，各种外形气动系数拟合
的 ＲＳ相关系数都在 １附近，拟合效果较好。将
气动系数对展长变形量进行插值，可以得到不同

机翼变形状态下的气动数据。不同外形下气动系

数随着攻角和马赫数的变化规律相似，给出“变

形２”状态下升力系数、阻力系数和升阻比的变化
规律，如图３～图５所示。

为了观察变形对飞行器气动系数的影响，给

出 Ｍａ＝８时气动系数随着攻角的变化规律，如
图６～图８所示。

由图 ３～图 ５可知，升力系数与攻角呈近似

图 ３　变形 ２升力系数曲线

Ｆｉｇ．３　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇ２

图 ４　变形 ２阻力系数曲线

Ｆｉｇ．４　Ｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇ２

图 ５　变形 ２升阻比曲线

Ｆｉｇ．５　Ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｃｕｒｖｅｓｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇ２

０９２１
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　第 ６期 岳彩红，等：高超声速伸缩式变形飞行器再入制导方法

图 ６　不同外形升力系数随攻角变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｈａｐｅｓ

图 ７　不同外形阻力系数随攻角变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｈａｐｅｓ

图 ８　不同外形升阻比随攻角变化曲线

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏｗｉｔｈａｔｔａｃｋａｎｇｌｅ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｈａｐｅｓ

线性关系，阻力系数与攻角呈非线性关系，攻角增

大时，升阻比先增加再减小，在 α＝１０°附近升阻
比最大，马赫数对升力系数、阻力系数和升阻比的

影响不大。上述结果较为符合高超声速飞行器的

一般气动规律。

由图６～图８可知，展长增加时，飞行器升力
系数增大，阻力系数增大，升阻比增大。即变形可

以显著改变飞行器的气动特性，进而控制飞行器

的再入过程。

２．２　动力学模型
假设地球为不考虑自转的均匀圆球，飞行器

为无动力飞行的质点，忽略再入过程中的侧向力

影响，令侧滑角为０，则高超声速变形飞行器的三
自由度无量纲方程为

［１５］

ｒ＝Ｖｓｉｎθ

λ
·

＝Ｖｃｏｓθｓｉｎψ
ｒｃｏｓ


·

＝Ｖｃｏｓθｃｏｓψ
ｒ

Ｖ
·

＝－Ｄ－ｓｉｎθ
ｒ２

θ
·

＝１
Ｖ Ｌｃｏｓσ＋ Ｖ２－１( )ｒ

ｃｏｓθ[ ]ｒ

ψ
·

＝１
Ｖ
Ｌｓｉｎσ
ｃｏｓθ

＋Ｖ
２

ｒ
ｃｏｓθｓｉｎψｔａｎ( )



















 

（２）

式中：ｒ为无量纲地心距；λ和 分别为地球经度
和纬度；Ｖ为无量纲速度；θ为航迹角；ψ为航向
角；σ为倾侧角；Ｌ和 Ｄ分别为无量纲的升力加速
度和阻力加速度。

２．３　再入约束
再入过程约束主要包括：

Ｑ
·

＝ｋＱρ
０．５
（ＶｃＶ）

３．１５≤ Ｑ
·

ｍａｘ （３）

ｑ＝１
２ρ
（ＶｃＶ）

２≤ ｑｍａｘ （４）

ｎ＝ Ｌ２＋Ｄ槡
２≤ ｎｍａｘ （５）

式中：Ｑ
·

为驻点热流密度；ｑ为动压；ｎ为过载；

Ｑ
·

ｍａｘ为驻点热流密度约束的最大值；ｑｍａｘ为动压最
大值；ｎｍａｘ为过载最大值；ｋＱ为热传递系数；Ｖｃ＝

ｇ０槡 Ｒ为速度的无量纲参数，ｇ０为海平面重力加
速度，Ｒ为地球半径；ρ为大气密度。

式（３）～式（５）的约束为“硬约束”，直接决定
飞行器的安全性。除此之外，为使轨迹平滑，还需

要考虑“软约束”，即准平衡滑翔约束，其表达式为

ＬｃｏｓσＱＥＧＣ ＋ Ｖ２－１( )ｒ
ｃｏｓθ
ｒ ≥０ （６）

式中：σＱＥＧＣ为满足准平衡滑翔条件的倾侧角幅值。
本文考虑的终端约束包括终端速度约束、经

纬度约束以及高度约束，即

Ｈｆ－Ｈｔ≤ εＨ

λｆ－λｔ≤ ελ

Ｖｆ－Ｖｔ≤ εＶ

ｆ－ｔ≤ ε















（７）

式中：（·）ｆ为终端状态量；（·）ｔ为期望的终端

状态量；ε（·）为状态量的允许误差。
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３　变形飞行器再入制导方法

３．１　变形飞行器约束转化
考虑初始段的热防护需求及后续的滑翔能

力，攻角取为速度的分段函数，如式（８）所示：

α＝

αｍａｘ Ｖ＞Ｖ１
αＬ／Ｄ －αｍａｘ
Ｖ２－Ｖ１

（Ｖ－Ｖ１）＋αｍａｘ Ｖ２ ＜Ｖ≤ Ｖ１

αＬ／Ｄ Ｖ≤ Ｖ










２

（８）
式中：αｍａｘ为一个较大的常值攻角；αＬ／Ｄ为变形飞
行器最大升阻比对应的攻角；Ｖ１和 Ｖ２为给定的
常值速度。

攻角方案确定后，对于高超声速变形飞行器，

无法按照传统方法将过程约束（３）～（６）转化为
再入走廊，因为约束（５）和约束（６）是高度、速度、
展长变形量的函数，不再只是高度、速度的函数。

本文采用在线计算约束的方法，由当前速度和展

长变形量在线计算满足过程约束（３）～（６）的高
度约束，即

Ｈ（Ｖ）≥ ｍａｘ（Ｈｑ（Ｖ），Ｈｎ（Ｖ，η），ＨＱ·（Ｖ）） （９）
然后利用准平衡滑翔条件，将式（９）转化为

倾侧角幅值约束：

σ（τ）≤ σｃ （１０）

式中：σｃ ＝ｍｉｎ（σｑ（τ），σｎ（τ），σＱ·（τ））。
倾侧角幅值的取值为

σ（τ）＝
σ（τ） σ（τ） ＜σｃ
σｃ σ（τ）≥ σ{

ｃ

（１１）

式中：σ（τ）为当前时刻的倾侧角指令。
３．２　变形飞行器制导能力分析

首先分析变形飞行器倾侧角、展长变形量与

终端约束之间的关系。

由再入航程表达式

ｄｓ
ｄτ
＝Ｖｃｏｓθ

ｒ
（１２）

式中：τ为无量纲时间；ｓ为无量纲航程。
由式（１２）和式（２）的第 ４式，可得航程与速

度的关系式为

ｄｓ
ｄＶ
＝－ Ｖｒｃｏｓθ
ｓｉｎθ＋Ｄｒ２

（１３）

再入过程 θ很小，ｃｏｓθ≈１，ｓｉｎθ≈０，ｒ≈１，在
再入过程满足准平衡滑翔的假设下，式（１３）可化为
ｄｓ
ｄＶ
＝－Ｖ

Ｄ
＝－ＬＶｃｏｓσ／Ｄ

１／ｒ－Ｖ２
（１４）

在飞行器具有常值升阻比的假设下，积分

式（１４）可得

ｓ＝Ｌ／Ｄ
２
ｃｏｓσｌｎ

１／ｒ－Ｖ２ｆ
１／ｒ－Ｖ２０

（１５）

式中：Ｖ０为初始速度。
再入过程中 ｒ≈１，θ≈０，ｃｏｓθ≈１，准平衡滑

翔约束（６）可简化为
Ｌｃｏｓσ＋（Ｖ２－１）＝０ （１６）

针对传统固定外形飞行器，在初始和终端速

度给定的情况下，分析式（１５）和式（１６）可知，倾
侧角 σ较大时，终端航程较小，终端升力加速度 Ｌ
较大，升力加速度 Ｌ与高度呈负相关，故终端高度
较小；倾侧角 σ较小时，终端航程较大，终端升力
加速度 Ｌ较小，升力加速度 Ｌ与高度呈负相关，故
终端高度较大，即倾侧角剖面与航程约束和高度

约束存在对应关系。由于传统固定外形飞行器预

测校正制导方法以航程约束校正倾侧角得到控制

量，当航程约束与终端高度约束不匹配时
［１６］
，例如

终端航程约束较大，终端高度约束较小，由航程校

正得到的倾侧角较小，不满足较小的高度约束，会

造成较大的终端高度误差。

针对变形飞行器，在初始和终端速度给定的

情况下，式（１５）和式（１６）是倾侧角和展长变形量
的函数，分析可知，倾侧角 σ越大，终端航程越
小，终端升力加速度 Ｌ越大，升力加速度 Ｌ与高度
呈负相关，故终端高度越小；展长变形量 η越大，
升阻比越大，终端航程越大，升力系数越大，密度

越小，故终端高度越大，终端航程和终端高度均与

倾侧角幅值呈负相关，与展长变形量成正相关。

于是，变形飞行器再入制导时可以航程和高度双

约束校正得到倾侧角和展长变形量，即使航程约

束和高度约束不匹配，理论上仍然具有很高的位

置精度和高度精度。

综上可知，变形飞行器中将展长变形量扩展

为控制量后，通过以终端航程和高度约束校正倾

侧角和展长变形量，可以解决传统固定外形飞行

器预测校正方法在航程约束和高度约束不匹配时

终端高度误差较大的问题。

３．３　变形飞行器纵向制导
初始下降段飞行高度较高，空气密度较小，气

动力很小，采用常值倾侧角、常值展长变形量进行

开环制导，并当满足一定条件
［１５］
后转入滑翔段。

滑翔段为提高计算效率，采用如下简化形式

的纵向方程进行轨迹预测：

ｄｓ
ｄｅ
＝ｃｏｓθ
ｒＤ

ｄｒ
ｄｅ
＝ｓｉｎθ
Ｄ

ｄθ
ｄｅ
＝ Ｌｃｏｓσ＋ Ｖ２－１( )ｒ

ｃｏｓθ[ ]ｒ
１
ＤＶ













２

（１７）
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式中：ｓ为无量纲航程；ｅ为无量纲能量，ｅ＝１／ｒ－

Ｖ２／２，Ｖ＝ ２（１／ｒ－ｅ槡 ）。

积分式（１７），可以得到终端航程和终端高
度。图９和图１０分别表示为以本文设计的变形飞
行器为对象，终端约束 ｒｆ＝３５ｋｍ，Ｖｆ＝２０００ｍ／ｓ
时，数值仿真得到的终端航程和终端高度与倾侧

角 σ和展长变形量 η之间的关系曲线。由图可
知，终端航程和终端高度均与倾侧角 σ呈负相
关，与展长变形量 η呈正相关。该仿真结果与
３．２节中的理论分析均表明，终端航程和终端高
度与控制量倾侧角和展长变形量呈现一定范围内

的单调函数关系，在此基础上可利用数值方法对

控制量倾侧角和展长变形量进行数值求解。

不同于传统固定外形飞行器预测校正方法用

数值方法如牛顿迭代法求解倾侧角，使其满足航

程约束，针对变形飞行器，本文采用倾侧角和展长

变形量双控制量预测终端状态，然后以终端航程、

终端高度双约束，同时对倾侧角和展长变形量进

行校正，以更好满足终端约束。

在每个制导周期内，给定初始展长倾侧角 σ０
和初始展长变形量 η０，积分式（１７），以终端能量
为积分终止条件，可得剩余航程 ｓｇｏ和终端高度
ｈｇｏ，令剩余航程等于理想剩余航程，终端高度等
于理想终端高度，即

图 ９　终端航程与倾侧角和展长变形量的关系

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｒａｎｇｅ，ｂａｎｋａｎｇｌｅａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

图 １０　终端高度与倾侧角和展长变形量的关系

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｈｅｉｇｈｔ，ｂａｎｋ

ａｎｇｌｅａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｓｇｏ ＝ｓ１
ｈｇｏ ＝ｈ

{
１

（１８）

式中：ｓ１为剩余航程约束，由当前经纬度和终端经
纬度可以求出；ｈ１ 为终端高度约束。将方程
组（１８）化为关于倾侧角 σ和展长变形量 η的二
元非线性方程组，如下：

Ｆ（σ，η）＝０
Ｇ（σ，η）＝{ ０

（１９）

式中：Ｆ（σ，η）＝ｓｇｏ－ｓ１；Ｇ（σ，η）＝ｈｇｏ－ｈ１。
式（１９）所示的二元非线性方程组可由牛顿

迭代法
［１７］
求解：

σｉ＋１ ＝σｉ＋
ＦＧ′η －ＧＦ′η
Ｇ′σＦ′η －Ｆ′σＧ′η

ηｉ＋１ ＝ηｉ＋
ＧＦ′σ －ＦＧ′σ
Ｇ′σＦ′η －Ｆ′σＧ′










η

（２０）

式中：σｉ和 ηｉ分别为迭代求解到第 ｉ步的 σ和 η
值；σｉ＋１和 ηｉ＋１分别为迭代求解到第 ｉ＋１步的 σ
和 η值；Ｆ′σ、Ｆ′η分别为迭代求解到第 ｉ步时，Ｆ对

σ、η的偏导数；Ｇ′σ、Ｇ′η分别为迭代求解到第 ｉ步
时，Ｇ对 σ、η的偏导数，可由有限差分法求得

Ｆ′σ ＝
Ｆ（σ＋Δ，η）－Ｆ（σ，η）

Δ

Ｆ′η ＝
Ｆ（σ，η＋Δ）－Ｆ（σ，η）

Δ

Ｇ′σ ＝
Ｇ（σ＋Δ，η）－Ｇ（σ，η）

Δ

Ｇ′η ＝
Ｇ（σ，η＋Δ）－Ｇ（σ，η）

















Δ

（２１）

式中：Δ为一个小的偏差值，通常取为正值。
由式（２０）迭代求解，将迭代得到的每一步值

代入式（１９）中求得 Ｆ和 Ｇ，当 Ｆ＜ω１且 Ｇ＜ω２时
迭代完成，ω１为给定的航程精度，ω２为给定的高
度精度。

具体求解时第 １个制导周期 σ和 η的初值
需要由经验得出，后面每个制导周期的初值可取

为上一制导周期的解。

若直接将上述求得的控制量 σ和 η作为制导
指令时，再入轨迹存在振荡现象，轨迹的某些部分

不满足准平衡滑翔条件，为了抑制轨迹振荡，本文

在得到的倾侧角指令中加入高度变化率反馈，即

Ｌｃｏｓσａｃｔ＝Ｌｃｏｓσ－ｋ（ｈ
·

－ｈ
·

ｒｅｆ） （２２）
式中：σａｃｔ为引入高度反馈后实际用于制导的倾侧
角指令；σ为由式（２０）求得的倾侧角指令；ｋ为高

度反馈系数；ｈ
·

为当前的高度变化率；ｈ
·

ｒｅｆ为参考

的高度变化率。

高度反馈系数 ｋ越大，抑制轨迹振荡的能力

３９２１



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 ２０２１年　

越强，但可能造成约束无法满足。考虑到再入轨

迹在滑翔初始段振荡比较明显，在滑翔末端轨迹

振荡幅值较小，将 ｋ取为 ｅ的函数，表达式为

ｋ０＋
ｅ０－ｅ
ｅ０－ｅ

( )
ｍ

（ｋｆ－ｋ０） ｅ０≤ ｅ≤ ｅｍ

０ ｅ＞ｅ{
ｍ

（２３）

式中：ｋ０和 ｋｆ为给定的常值；ｅ０为滑翔段初始能
量值；ｅｆ为滑翔段终端能量值，ｅｍ ＝０．９９ｅｆ。

实际仿真中发现，根据上述方法获得的倾侧

角指令 σ和展长变形量 η可能存在抖振和不连
续的现象，采用一阶滤波环节对控制量进行平

滑，即

σｃｍｄ（ｉ）＝ａσａｃｔ（ｉ）＋（１－ａ）σｃｍｄ（ｉ－１）

ηｃｍｄ（ｉ）＝ｂηｂａｓｅ（ｉ）＋（１－ｂ）ηｃｍｄ（ｉ－１
{

）
（２４）

式中：σｃｍｄ（ｉ）和 ηｃｍｄ（ｉ）分别为当前时刻滤波后
实际使用的倾侧角指令和展长指令；σａｃｔ（ｉ）为当
前时刻由式（２２）得到的倾侧角指令；ηｂａｓｅ（ｉ）为当
前时刻由式（２０）得到的展长指令；ａ和 ｂ为滤波
系数，取值范围为０＜ａ＜１，０＜ｂ＜１。
３．４　变形飞行器侧向制导

侧向制导的核心是确定倾侧角的符号，本文

采用传统固定外形飞行器常用的航向角走廊方法

确定倾侧角符号。

航向角走廊方法通过比较航向角误差与预设

的误差门限的大小确定倾侧角符号。当航向角误

差大于误差门限时，改变倾侧角符号，当航向角误

差小于航向角门限时，保持倾侧角符号不变。

航向角误差为 ψ－ψｌｏｓ，ψｌｏｓ为飞行器当前点
到目标点的视线角，其表达式为

ψｌｏｓ ＝ａｒｃｔａｎ
ｓｉｎ（λｆ－λ）

ｃｏｓｔａｎｆ－ｓｉｎｃｏｓ（λｆ－λ
( )）

（２５）
倾侧角符号的表达式为

ｓｉｇｎ（σｊ）＝

－１ ψ－ψｌｏｓ ＞δψ
１ ψ－ψｌｏｓ ＜－δψ
ｓｉｇｎ（σｊ－１） －δψ≤ ψ－ψｌｏｓ≤ δ

{
ψ

（２６）
式中：σｊ为当前周期的倾侧角；σｊ－１为上一周期的
倾侧角；δψ为航向角误差门限。

４　仿真分析

本文以第１节高超声速伸缩式变形飞行器为
仿真对象，气动模型为２．１节得到的气动模型。攻
角表达式中 αｍａｘ＝２０°，αＬ／Ｄ＝１０°，Ｖ１＝６５００ｍ／ｓ，
Ｖ２＝５０００ｍ／ｓ。航向角误差门限 δψ＝１０°。高度

反馈系数 ｋ０＝４０，ｋｆ＝１０。滤波系数 ａ＝ｂ＝０．１。

过程约束 Ｑ
·

ｍａｘ＝１０００ｋＷ／ｍ
２
，ｑｍａｘ＝２００ｋＰａ，

ｎｍａｘ＝３。
再入任务的初始和终端状态设置如表 ３和

表４所示。
表 ３　再入任务初始状态

Ｔａｂｌｅ３　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｓｏｆｒｅｅｎｔｒｙｔａｓｋ

参数
Ｈ０／

ｋｍ

λ０／

（°）

０／

（°）

Ｖ０／

（ｍ·ｓ－１）

θ０／

（°）

ψ０／

（°）

数值 ８０ １０ －２０ ７１００ －１ ４５

表 ４　再入任务终端状态

Ｔａｂｌｅ４　Ｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｅｓｏｆｒｅｅｎｔｒｙｔａｓｋ

参数 Ｈｆ／ｋｍ λｆ／（°） ｆ／（°） Ｖｆ／（ｍ·ｓ
－１）

数值 ３５ ５７ １５ ２０００

４．１　标准条件下制导性能仿真
为验证提出的变形飞行器再入制导方法的有

效性与优越性，本节对其进行标准条件下的制导

性能仿真，并与传统固定外形飞行器采用传统数

值预测校正方法
［１７］
进行对比，二者采用完全相同

的仿真环境和制导周期。传统固定外形飞行器取

为本文设计的变形飞行器的“原外形”状态，仿真

结果如图１１～图１７所示，终端误差如表５所示。

图 １１　标准条件下的高度速度曲线

Ｆｉｇ．１１　Ａｌｔｉｔｕｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １２　标准条件下的地面轨迹

Ｆｉｇ．１２　Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｓｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ
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图 １３　标准条件下的倾侧角曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｂａｎｋａｎｇｌｅｓｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １４　标准条件下的展长变形量曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １５　标准条件下的热流密度曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｈｅａｔｉｎｇｆｌｕｘｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １６　标准条件下的动压曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

图 １７　标准条件下的过载曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｏｖｅｒｌｏａｄｓｕｎｄｅｒｓｔａｎｄａｒｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

表 ５　终端误差

Ｔａｂｌｅ５　Ｔｅｒｍｉｎａｌｅｒｒｏｒｓ

对象 ΔＨｆ／ｍ ΔＶｆ／（ｍ·ｓ
－１） Δｓｆ／ｍ

变形飞行器 １９０．１ －３．４ ３８８４．４

传统固定外形飞行器 －１４２６．６ ６．６ ４５５８．８

　　表 ５为 ２种飞行器的终端误差。由表可知，
传统固定外形飞行器采用传统预测校正制导方法

时，其终端高度误差较大，接近１５００ｍ，而变形飞
行器的高度误差不到 ２００ｍ，可以更好地满足终
端高度约束。这是由于传统固定外形飞行器制导

时以能量为终端约束，仅以航程来校正倾侧角，倾

侧角指令使飞行器能满足较高的位置精度，但在

高度和航程不匹配时不能保证高度约束
［１８］
；而本

文中提出的变形飞行器双约束预测校正制导方

法，采用航程、高度双约束校正倾侧角和展长变形

量，在保证航程约束的同时，终端高度误差也较

小，能够实现高度的精确控制。２种飞行器的航
程误差均小于 ５ｋｍ，精度较高，变形飞行器的航
程误差更小。图１１为２种飞行器的高度速度曲
线，传统固定外形飞行器的轨迹存在振荡现象，变

形飞行器中由于引入了高度反馈，其轨迹平滑无

振荡，满足准平衡滑翔约束。２种飞行器的地面
轨迹如图１２所示。图１３为２种飞行器的倾侧角
指令，变形飞行器飞行高度略高，机翼处于伸长状

态，升力系数较大，为了满足准平衡滑翔约束，倾

侧角指令除在少部分时间略小于传统固定外形飞

行器。图１４为２种方法的展长变形量变化曲线，
传统固定外形飞行器展长变形量 η＝１保持不
变，是因为本文取变形飞行器“原外形”作为传统

固定外形飞行器进行仿真，变形飞行器展长变形量

η处于１～３之间，表明变形飞行器为了满足航程
和高度双约束，一直处于伸长状态。图 １５～图 １７
分别为标准条件下的各过程约束曲线，由图 １５～
图 １７可知，变形飞行器再入过程满足各过程约
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束，相比于传统固定外形飞行器，其再入过程约束

幅值更小，变化趋势更加平滑，不存在周期振荡，

更有利于飞行器再入飞行。

４．２　扰动条件下制导性能仿真
为了验证存在扰动时变形飞行器再入制导方

法的精度和鲁棒性，在随机的初始扰动和环境扰

动下进行１００次蒙特卡罗仿真，假设扰动服从正

态分布，扰动参数的３σ值如表 ６所示，表中 ｍ为
飞行器的质量。仿真结果如图１８～图２５所示。

图１８为随机扰动下仿真 １００次的高度速度
曲线，所有轨迹平滑无振荡，均满足准平衡滑翔约

束。１００次仿真结果的地面轨迹如图 １９所示。
图２０为１００次仿真的终端高度速度终端误差，
所有仿真结果的高度偏差都在 ５００ｍ以内，速度

表 ６　扰动参数

Ｔａｂｌｅ６　Ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 Ｈ０／ｋｍ λ０／（°） ０／（°） Ｖ０／（ｍ·ｓ
－１） θ０／（°） ψ０／（°） ｍ／％ ρ／％ ＣＬ／％ ＣＤ／％

３σ １ ０．５ ０．５ ３０ ０．１ ０．５ ５ １０ ５ ５

图 １８　扰动条件下的高度速度曲线

Ｆｉｇ．１８　Ａｌｔｉｔｕｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

图 １９　扰动条件下的地面轨迹

Ｆｉｇ．１９　Ｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｓｕｎｄｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

图 ２０　扰动条件下的高度速度终端误差分布

Ｆｉｇ．２０　Ａｌｔｉｔｕｄｅｖｅｌｏｃｉｔｙｔｅｒｍｉｎａｌｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 ２１　扰动条件下的经度纬度终端误差分布

Ｆｉｇ．２１　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｅｌａｔｉｔｕｄｅｔｅｒｍｉｎａｌｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 ２２　扰动条件下的热流密度曲线

Ｆｉｇ．２２　Ｈｅａｔｉｎｇｆｌｕｘｕｎｄｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

图 ２３　扰动条件下的动压曲线

Ｆｉｇ．２３　Ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｎｄｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ
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图 ２４　扰动条件下的过载曲线

Ｆｉｇ．２４　Ｏｖｅｒｌｏａｄｓｕｎｄｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

图 ２５　扰动条件下的展长变形量曲线

Ｆｉｇ．２５　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

误差均小于 ６ｍ／ｓ，具有较高的精度。与传统固
定外形飞行器在标准情况下终端高度误差为

１４２６．６ｍ对比可知，本文提出的变形飞行器的再
入制导方法满足终端高度约束的能力较强。

图２１为１００次仿真结果的落点位置误差分布，大
约５０％落点的航程误差小于５ｋｍ，所有落点的航
程误差都在１０ｋｍ以内，具有较高的位置精度。
图２２～图 ２４为 １００次仿真的过程约束，随机扰
动下所有仿真结果均满足过程约束，且热流密度、

动压、过载等约束变化平缓，无周期振荡现象。

图２５为１００次仿真的展长变形量曲线，各种随机
扰动下，展长变形量 η均在１～３之间，满足 １≤
η≤３的取值范围，再入过程中所需的展长变形量
可由本文设计的变形飞行器实现。

５　结　论

本文设计了一种高超声速伸缩式连续变形飞

行器，在此基础上提出了一种以数值方法在线校

正倾侧角和展长变形量的再入制导方法，理论分

析和仿真结果表明：

１）本文所提出方法解决了高超声速变形飞
行器再入制导问题，采用本文方法的高超声速变

形飞行器，相比于传统固定外形飞行器，其制导精

度较高，终端约束的能力更强，轨迹更加平滑。

２）本文所提出的高超声速变形飞行器再入
制导方法在初始参数扰动和环境参数扰动下仍具

有一定的精度和鲁棒性。
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鱼骨柔性翼段线性／非线性静气动弹性对比分析
冒森，杨超，谢长川，陈智盈
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：鱼骨柔性翼作为一种性能优越的主动变弯度机翼机构形式，具有弦向抗弯
刚度低、翼型厚度方向刚度高的特点，其在进行大弯度主动变形时结构存在较强的几何非线性

且气动弹性效应显著。针对传统线性静气动弹性分析方法并不适用于鱼骨柔性翼段的气动弹

性分析问题，以 Ｂｒｉｓｔｏｌ大学的公开鱼骨柔性翼段模型为研究对象，采用曲面涡格法（ＶＬＭ）和
非线性有限元耦合的非线性静气动弹性方法，以及传统气动弹性分析中常用的平面涡格法和

线性有限元耦合的线性静气动弹性方法，分别对鱼骨柔性翼段进行大变形下的静气动弹性分

析，并进行结果对比。对比验证了所用曲面涡格法与 ＸＦＯＩＬ软件气动计算结果。算例结果表
明：鱼骨柔性翼段大变形下气动弹性效应显著，相比传统线性静气动弹性分析方法，非线性静

气动弹性分析方法得到的鱼骨柔性翼段在大变形状态下升力系数最多减少 ８．２８％，力矩系数
最多减少６．８６％，且能准确快速得到真实变形结果，更具有实际工程应用价值。

关　键　词：鱼骨柔性翼段；几何非线性；曲面涡格法（ＶＬＭ）；结构大变形；静气动弹性分析
中图分类号：Ｖ２２１＋．８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０６１２９９１２

　　随着飞行器设计人员对飞行器飞行原理认识
的逐步深入，寻求高飞行效率和高性能的机翼设

计成为飞行器设计领域的重点研究方向。传统后

缘襟翼作为控制机翼在流体流动下产生的力和力

矩的有力手段，被大量运用作为固定翼飞机的飞

行控制装置和起降时的增升装置。类似的结构也

被广泛运用于流体控制领域，包括直升机旋翼、船

舵等。这些装置结构简单可靠，但最主要的缺点

是使用时阻力显著增加
［１］
。这是由于它们以离

散的方式改变机翼的倾角，表面压力会发生突变，

导致在机翼上的阻力大幅增加，特别是在大升力

系数情况下。许多研究人员和发明家都试图通过

设计平滑的、能够连续变化的机翼来解决这一

问题。

鱼骨柔性机翼提供了一个替代传统离散襟翼

和其他主动变弯度机翼的设计方案，是由 Ｗｏｏｄｓ

和 Ｆｒｉｓｗｅｌｌ［２］受自然界鱼类构造所启发设计的，只
需要很小的驱动载荷就能实现后缘大角度变形，

是一款优秀的变弯度机翼结构。由于后缘变形

大，并且存在机翼结构主动变形，其存在显著的气

动弹性问题。传统线性气动弹性分析方法并不适

用于鱼骨柔性机翼的动力学分析，而需要与之匹

配的气动弹性分析方法。

因此，本文充分考虑鱼骨柔性翼段大变形时

气动弹性的问题，运用非线性有限元（ＦＥＭ）和曲
面涡格法（ＶＬＭ）为基础的非线性静气动弹性分
析方法，完成大变形下的鱼骨柔性翼段非线性静

气动弹性分析，并将结果与传统线性静气动弹性

结果进行对比。

１　相关工作
早在１９２０年，工程师们就设计了一种刚性铰

qwqw
新建图章
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链结构，这种结构通过各种机构运动和柔性蒙皮

的组合，可以显著地改变机翼弯曲度。最近主动

变弯度机翼设计已经成为一个非常活跃的研究领

域，仅在过去 ２０年里就有 ６０多个设计方案被提
出。Ｂａｒｂａｒｉｎｏ等［３］

对所做工作进行了全面概述。

这些方案中，基于柔性结构的设计方案比基于刚

性铰链的方法更常见，主要是考虑到基于刚性铰

链的设计具有结构复杂、质量笨重、结构可靠性差

等缺点。图１显示了主动变弯度机翼的几个典型
设计

［２］
。可以从中看出，随着时间的推移变形结

构设计从复杂刚性铰链结构向简单柔性结构变化

的发展规律。

图 １　主动变弯度机翼设计［２］

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎｏｆａｃｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ［２］

　　鱼骨柔性机翼只要很小的驱动能量就能实现
翼剖面中弦线大幅度连续变化，如图 ２所示［３］

。

其主结构是一个脊柱主梁和连接在梁上的一系列

纵梁，结构外侧是一层柔性蒙皮。驱动器通过钢

索输出扭矩给脊柱主梁。这种结构具有较高的各

向异性。弦向的弯曲刚度相对较低，以减少驱动

载荷，翼型厚度方向刚度较高，以维持承载能力。

这种设计减少了非变形区域承受的载荷和随之产

生的应力。Ｗｏｏｄｓ提出鱼骨柔性机翼概念后，跟
进了大量的研究。首先，使用 ＸＦＯＩＬ低精度的面
元法与 ＯｐｅｎＦＯＲＭ高精度的计算流体力学方法
分别对鱼骨变形结构的气动性能进行研究，发现

鱼骨柔性机翼相比传统的后缘襟翼设计具有良好

的气动外形
［４］
。然后，制作简单的模型，并对模

型进行了一系列地面变形实验，结果表明，鱼骨柔

性机翼具有变形能力优越、驱动载荷小的优

点
［５］
。最后，进行了吹风实验，通过风洞试验发

现，与传统的尾缘襟翼相比，鱼骨柔性机翼气动效

图 ２　鱼骨结构示意图［３］

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［３］

率有所提高，在等效升力条件下升阻比提高２５％［６］
。

在风速为２０ｍ／ｓ和迎角为０°的条件下，鱼骨柔性
机翼对比传统固定机翼升力系数提高０．７２。

鱼骨结构的详细设计是一个困难的、多学科

耦合的问题。主要是由于鱼骨的特殊结构：柔性

结构弦向弯曲刚度低，变形时气动载荷变化大，气

动弹性问题显著。因此，Ｗｏｏｄｓ和 Ｆｒｉｓｗｅｌｌ［７］提
出了引入弛豫参数提高收敛性的静气动弹性分

析方法，用来研究鱼骨机翼的流固耦合问题。

结构部分以欧拉伯努利梁理论的结构分析模
型，将钢索建模为线性刚度单元，其驱动力简化

为在翼尖对脊柱主梁上的弯矩。气动部分用

ＸＦＯＩＬ软件求解得到了气动载荷。基于这种方
法，Ｗｏｏｄｓ和 Ｆｒｉｓｗｅｌｌ［８］又在后续研究中用多目
标优化的遗传算法对鱼骨结构进行了详细的优

化设计。

可以看出，Ｗｏｏｄｓ对于鱼骨结构的分析设计
和制作这一套过程都是详细并且完备的，可以论

证这样的鱼骨结构是真实有效并且可靠的。但是

值得注意的是，文献［５］进行的结构实验中，鱼骨
结构后缘位移已经超过整体弦长的 １５％，从材料
力学角度来说，这是属于结构大变形的范畴，其结

构变形具有很强的几何非线性。而 Ｗｏｏｄｓ在结
构建模、有限元分析及后续的气动弹性研究中，结

构部分的理论基础都是采用了线性的欧拉梁理论

和有限元理论。虽然后面通过引入鱼骨结构脊柱

主梁的长度不变这一非线性条件对模型进行修

００３１
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正，但仍然没有考虑到大变形带来的随动载荷的

影响。这就跟其实际变形存在一定误差。因此，

从准确反映实际鱼骨变形的角度上来说，鱼骨结

构应该采用非线性大变形结构分析方法来研究其

结构特性和气动弹性特性。

另外，针对大变形结构的气动弹性问题，现阶

段研究大多以面向理论研究为目标的简单梁式模

型结合二维气动理论为主，比较成熟的有：美国密

西根大学基于应变梁方程和入流理论开发的非线

性气动弹性仿真工具 ＵＭ／ＮＡＳＴ［９］，能够进行简
单梁或梁组合模型的非线性气动弹性仿真分析，

应用于高空长航时无人机设计；麻省理工学院基

于大变形梁理论与升力线模型结合，发展的

ＡＳＷＩＮＧ综合设计分析方法，与 ＵＭ／ＮＡＳＴ框架
类似

［１０］
。但是非线性梁理论作为结构求解器限

制了复杂模型的适用性，二维气动力计算方法作

为气动求解器也限制了其计算精度。为了提高计

算精度，ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合迭代方法也被应用于计
算大变形结构非线性气动弹性分析。党会学

等
［１１］
采用 ＣＦＤ／ＣＳＤ方法对大展现比柔性机翼进

行非线性气动弹性分析，并用黄金分割加速松耦

合计算的收敛，结果表明，几何非线性对静气动弹

性大变形起着重要作用。基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ计算气
动弹性计算精度高，但是带来了计算耗费巨大的

缺点。涡格法作为基于势流方程的气动力计算方

法，建模简单，计算效率高，在静气动弹性分析中

有较为明显的优势。特别的是，涡格法在许多方

面被证明是非常准确的，并在大柔性构型的气动

弹性分析中得到了广泛的应用
［１２］
。基于涡格法

的计算具有耗费少、精度相对较高的优势。北京

航空航天大学的谢长川等基于曲面涡格法和几何

非线性有限元法，建立了一种大柔性机翼静气动

弹性分析方法
［１３］
，并进一步设计了地面振动和风

洞试验来验证该方法
［１４］
，计算值与风洞实测值趋

于一致；在此基础上，又进行了大柔性飞机全机的

静气动弹性分析
［１５］
。可以看出，基于非线性有限

元和曲面涡格法的大变形结构静气动弹性分析方

法适合工程实践中快速、高效的分析要求，其既可

以用于飞机设计的初级阶段，又可以用于飞机设

计的详细阶段。

２　理论分析
２．１　结构几何非线性

传统线性气动弹性分析中，结构分析均是基

于小变形假设的线性结构分析。鱼骨主动变弯度

结构弦向刚度小，在气动载荷作用下会发生较大

的弯曲变形，其变形往往不再符合线性小变形的

假设。这样一来，几何关系和平衡方程都是非线

性的，构成了典型的几何非线性问题
［１６１７］

。

有许多方法能解决几何非线性结构分析，如

基于位移的有限元法、基于应变的有限元法和几

何精确梁理论。这里使用位移基础有限元的更新

拉格朗日公式，即

（
ｔｋＬ＋

ｔｋＮＬ）ｕ＝
ｔ＋ΔｔＱ－ｔＦ （１）

式中：单元矩阵由 ２部分构成，即线性刚度项ｔｋＬ
和非线性刚度项

ｔｋＮＬ；ｕ为结构位移；
ｔ＋ΔｔＱ为新增

量步的外载荷；
ｔＦ为等效结构内力。线性刚度项

只与结构本身的刚度和质量有关，而非线性刚度

与结构变形构型、载荷形式等因素相关。

另一个在几何非线性问题中必须引起重视的

问题就是“随动载荷”效应，即外载荷是变形的函

数，尤其表现在其作用方向会随着变形一起改变。

图３以悬臂梁为例，给出了受力方向的变化情况。
梁长度为 Ｌ，忽略轴力引起的长度变化，引入弧长
坐标 ｓ，自由端作用始终沿着 ｙ轴正方向的集中力
Ｐ。可以看出，随着 Ｐ的增加，挠度 ｗ也会增加，
而轴向变形 ｕ也会增加。鱼骨柔性机翼作为典型
的非常柔性结构，在对其进行气动弹性研究时，考

虑气动压力作为随动载荷更为合理，因为气动载

荷的一部分将因结构的变形成为侧向力，当变形

足够大时，这部分力将不可忽略，会影响最终的气

动弹性结果。

图 ３　一端受垂直随动载荷的悬臂梁

Ｆｉｇ．３　Ｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍｗｉｔｈｏｎｅｅｎｄｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏ

ｖｅｒｔｉｃａｌｆｏｌｌｏｗｅｒｌｏａｄ

２．２　曲面涡格法
在传统气动弹性分析中，气动力是由平面涡

格法进行计算的。平面涡格法求解过程中，机翼

被视为一个平面，马蹄涡网格被布置在气动面上。

利用 ＢｉｏｔＳａｖａｒｔ定理计算气动网格控制点上每个
马蹄涡的诱导速度。控制点处满足物面不穿透条

件得到有关马蹄涡涡强的线性代数方程，进而求

解气动面压强差得到升力分布。

定常曲面涡格法将机翼中弧面作为气动面，

在曲面气动面上布置涡环基本解进行气动力的求

解。曲面涡格法涡格划分如图 ４所示［１５］
。在曲

面气动面上布置空间涡环，能够较为准确地反映

１０３１
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图 ４　薄翼型机翼曲面涡格模型［１５］

Ｆｉｇ．４　Ｎｏｎｐｌａｎａｒｖｏｒｔｅｘｌａｔｔｉｃｅｍｏｄｅｌｏｆｔｈｉｎａｉｒｆｏｉｌ［１５］

其真实气动面形状和流场状态，满足大变形鱼骨

柔性翼段气动力建模的需求。

涡环在任意位置引起的速度由 ＢｉｏｔＳａｖａｒｔ定
律计算。

Ｖ＝Γ
Ｗ∫Ｃ

ｄｌ×ｒ
ｒ３

（２）

式中：Γ为涡环强度；Ｗ为气动力影响系数；Ｖ为
当地流速度；ｒ为任意点到涡环控制点的位移；Ｃ
为涡环长度。

将其代入物面不穿透边界条件，得到线性代

数方程组为

Ａ·Γ ＝ＲＨＳ （３）
式中：Ａ为气动力影响系数矩阵；ＲＨＳ为列向量，
其元素由式（４）得到
ｒｈｓｉ ＝－Ｖ∞ｎｉ （４）
其中：元素包含无穷远来流速度 Ｖ∞和控制点法向
ｎｉ的信息，含义是物面不穿透。涡格法细节参见
文献［１８］中详细描述。

得到各涡环的强度后，利用库塔儒科夫斯基
定理计算气动载荷：

ΔＬｉｊ＝ρＶ∞（Γｉｊ－Γｉ－１，ｊ）Δｙｉｊ （５）
式中：ΔＬｉｊ为第 ｉ行第 ｊ列气动网格升力；ρ为空气
密度；Δｙｉｊ为第 ｉ行第 ｊ列气动网格等效弦长。

在几何非线性气动弹性分析中，需要在迭代

过程中对曲面涡格法的气动模型进行更新，使其

与结构变形保持一致。虽然气动力的计算是线性

的，但是几何精确的边界条件将非线性引入了气

动弹性问题。

２．３　曲面大变形插值方法
传统线性气动弹性分析所用的二维插值方法

无限平板样条（ＩＰＳ）及其三维推广的薄板样条
（ＴＰＳ）方 法 运 用 广 泛，是 商 用 软 件 如 ＮＡＳ
ＴＲＡＮ［１９］与 ＺＡＥＲＯ［２０］的标准插值方法。鱼骨柔
性机翼曲面气动网格和节点需随机翼变形成空间

曲面，传统气动弹性分析所用的二维插值不再适

用，需要三维曲面的样条插值方法确定其曲面变

形位置信息。谢长川和杨超将传统二维插值 ＩＰＳ
方法推广到多维空间

［２１］
。

设在 Ｎ维空间的 ｎ个给定向量 Ｘｉ＝｛ｘ
１
ｉ，

ｘ２ｉ，…，ｘ
Ｎ
ｉ｝（ｉ＝１，２，…，ｎ），及其对应的多元函数

Ｗｉ＝｛ｗ
１
ｉ，ｗ

２
ｉ，…，ｗ

Ｍ
ｉ｝（ｉ＝１，２，…，ｎ）。对 Ｗ的每

个分量按照 ＩＰＳ方法建立如下插值函数：

ｗｋ（Ｘ）＝ｃｋ１＋∑
Ｎ

ｐ＝１
ｃｋｐ＋１ｘｐ＋∑

ｎ

ｉ＝１
ｃｋＮ＋１＋ｉｒ

２
ｉｌｎ（ｒ

２
ｉ ＋ε）

（６）

式中：ｒ２ｉ ＝∑
Ｎ

ｐ＝１
（ｘｐ－ｘｐｉ）

２
，ｘｐｉ为第 ｉ个节点的第 ｐ

维坐标；ｃｋ１，ｃ
ｋ
２，…，ｃ

ｋ
Ｎ＋１＋ｎ为待定系数；ε为给定的

常数，称为参量，对于一般的平坦曲面 ε＝１０－２～
１，对于有奇性的曲面可取 ε＝１０－５～１０－６。

将上述插值理论应用于气动弹性特性分析的

结构／气动界面耦合，就能够将结构界面的运动传
递到气动界面上。

令 ｎ个结构节点坐标为 ＸＳ，其变形矢量为
ＵＳ，需得到对应 ｍ个气动网格节点 ＸＡ处的变形
矢量 ＵＡ。根据结构节点坐标写出插值函数系数
方程为

ＡＳＣ＝ＷＳ （７）
式中：ＡＳ为结构节点坐标构成的系数矩阵；ＷＳ为

结构位移坐标构成的系数矩阵；Ｃ为中间变形量
系数矩阵。

根据式（７）求得 Ｃ为
Ｃ＝Ａ－１Ｓ ＷＳ （８）
则气动网格节点处的位移矢量可表示为

ＵＡ ＝ＡＡＡ
－１
Ｓ ＷＳ （９）

式中：ＡＡ为 ＡＳ去掉前 ４列元素得到。因为 ＷＳ

前４行元素均为０，式（９）可化为
ＵＡ ＝ＧＵＳ （１０）
式中：Ｇ为结构节点与气动节点之间的位移插值
矩阵，由矩阵 ＡＡＡ

－１
Ｓ 去掉前４列元素得到。

气动弹性分析中另一个重要问题是要将气动

界面的载荷信息转化到结构界面之上，这一过程

称为力插值。气动弹性分析中的力插值不采用一

般结构分析中的静力学等效或变形等效原理，而

是要满足所谓结构等效性，也就是在结构任意可

能的虚位移情况下 ２套等效的载荷系统虚功相
等。根据虚位移的任意性，可以推出气动模型与

结构模型之间的力插值关系式为

ＦＳ ＝Ｇ
ＴＦＡ （１１）

式中：ＦＳ为节点力；ＦＡ为气动力。
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２．４　静气动弹性计算流程
鱼骨柔性机翼作为典型的柔性结构，相比传

统机翼气动弹性问题更为显著。鱼骨柔性机翼受

气流作用的影响发生变形，而气动力又与机翼的

形状有关，两者是相互影响、相互制约的非线性关

系。本文采用定常曲面涡格法与非线性结构有限

元，利用分析迭代计算的方法得到鱼骨柔性机翼

的静气动弹性非线性平衡状态，具体流程如图 ５
所示。传统线性静气动弹性分析方法与本文提供

的非线性静气动弹性分析方法流固耦合的迭代流

程是相同的，同样是先求解气动载荷下的结构静

力分析，再通过插值方法更新气动载荷，最终判断

收敛条件得出计算结果。不同之处在于：传统线

性静气动弹性分析方法的气动力求解是基于平面

涡格法，结构求解时基于线性有限元分析，对应的

插值方法为薄板样条插值。

图 ５　鱼骨结构非线性静气动弹性计算流程

Ｆｉｇ．５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔａｔｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

３　算例计算

３．１　模型验证
根据文献［７］提供的模型数据，建立鱼骨柔

性翼段的有限元模型，具体参数如表１所示。
采用商用软件 Ｐｒａｔｒａｎ２０１８对鱼骨柔性翼段

进行有限元建模。前缘翼盒和后缘翼尖采用

ＨＥＸ８单元，材料选择为铝合金，弹性模量为
２０７ＧＰａ。鱼骨部分和蒙皮采用板单元 ＱＵＡＴ４建
模。钢索布置于翼段中间位置。边界条件为前缘

翼盒固支，有限元建模如图６所示。

表 １　鱼骨结构模型参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌ

参数　　 数值

基础翼型 ＮＡＣＡ００１２

弦长 ｃ／ｍｍ ３０５

展长 ｂ／ｍｍ １５０

变形起始位置／ｍｍ １０７

变形结束位置／ｍｍ ２６０

纵墙数量 １４

纵墙厚度／ｍｍ ０．８

蒙皮厚度／ｍｍ １．５

脊柱主梁厚度／ｍｍ ２

纵梁弹性模量／ＧＰａ ２．１４

脊柱主梁弹性模量／ＧＰａ ２．１４

蒙皮弹性模量／ＭＰａ ４．５６

钢索弹性模量／ＧＰａ １３１

图 ６　鱼骨结构机翼有限元模型

Ｆｉｇ．６　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｗｉｎｇｗｉｔｈｆｉｓｈｂｏｎｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　　有限元建模完成后，对其进行模态分析，得到
前６阶模态，如图７所示。
　　模态结果如表２所示，结果显示，鱼骨柔性翼
段模态变形符合预期。

为了进一步验证鱼骨柔性翼段有限元建模，

在不同加载条件下对模型进行线性有限元分析和

非线性有限元分析，并将分析结果与文献［７］中
的实验结果进行对比。

第１种加载方式为：鱼骨柔性翼段前端固定，
在后缘中点处，垂直向下施加外力，如图 ８所示。

加载后鱼骨柔性翼段变形仿真结果如图 ９和
图１０所示。

图９中将后缘加载有限元计算结果和文献实
验值

［７］
进行了比较。计算结果表明，对于后缘 ｚ

方向位移，线性有限元结果和非线性有限元结果

变化趋势是一致的，随着加载力的增大而增大。

非线性有限元仿真结果和线性有限元结果差距小

于０．５％，并且与文献实验值［７］
符合得很好。此

时后缘 ｚ方向最大位移为翼型弦长的 ７．５１％，鱼
骨主梁偏转角为 １２．５２°。可以看出，鱼骨变形比
较小的情况，看出后缘 ｚ方向位移和加载外力之
间的关系基本呈线性的，有限元非线性结果和线

性结果差距不大。随着加载力的进一步增加，鱼

骨柔性翼段进一步发生弯曲，鱼骨柔性翼段有限

３０３１
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图 ７　鱼骨柔性翼段模态

Ｆｉｇ．７　Ｍｏｄｅｓｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

元变形分析的非线性结果如图 １０所示。２种分
析方法得到的结果差别主要体现在鱼骨柔性机翼

的ｘ方向。线性分析结果在ｘ方向的位移为０，随
着加载力增加，鱼骨结构只向 ｚ方向发生变形，实
际上拉长了鱼骨柔性翼段中弦线的长度，而非线

性分析则保持了中弦线的长度不变。随着加载力

表 ２　鱼骨柔性翼段模态频率

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

阶数 模态名称 频率／Ｈｚ

１ 一阶弯曲 ８．３１４１

２ 一阶扭转 １５．３５９

３ 二阶弯曲 ２２．４９５

４ 二阶扭转 ４４．２２８

５ 三阶弯曲 ４５．８５２

６ 面内模态 ６１．０４８

图 ８　鱼骨柔性翼段后缘外力加载示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｆｏｒｃｅｏｎｔｈｅ

ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

图 ９　鱼骨柔性翼段后缘 ｚ方向位移与外力的关系

Ｆｉｇ．９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅ

ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇａｎｄｅｘｔｅｒｎａｌｆｏｒｃｅ

图 １０　鱼骨柔性翼段外力加载变形结果

Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇｕｎｄｅｒ

ｅｘｔｅｒｎａｌｆｏｒｃｅ

的增加，这 ２种分析结果差距会越来越大。外载
荷为１０Ｎ时，２种分析方法得到的后缘点位移差
为２．４５５ｍｍ，是弦长的 ０．８０５％，两者几乎重合。
外载荷为２０Ｎ时，２种分析方法得到的后缘点位
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移差为 ９．３８ｍｍ，是弦长的 ３．０７％，此时鱼骨柔
性翼段后缘 ｚ方向位移为 －５３．１８ｍｍ。可以看
出，当结构变形比较大时，非线性有限元结果才能

准确反映鱼骨柔性翼段真实变形结果。

第２种加载方式为：模拟鱼骨柔性翼段真实
作动情况。通过给转轴施加扭矩，拉动钢索，使得

鱼骨结构发生变形，并且同样通过线性和非线性

２种有限元方法研究鱼骨的翼尖变形情况。加载
示意图如图 １１所示，鱼骨结构变形仿真结果如
图１２和图１３所示。

如图１２所示，考虑真实作动情况下鱼骨柔性
翼段的线性有限元和非线性有限元结果最大相差

０．４５％，并且都与文献实验值［７］
符合得很好，最

大变形为翼型弦长的 ５．７７％。这与在后缘加载

图 １１　鱼骨柔性翼段外力矩加载示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｍｏｍｅｎｔｏｆｆｏｒｃｅｏｎ

ｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

图 １２　鱼骨柔性翼段后缘 ｚ方向位移与外力矩的关系

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｚｄｉｒｅｃｔｉｏｎｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅ

ｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇａｎｄ

ｅｘｔｅｒｎａｌｍｏｍｅｎｔｏｆｆｏｒｃｅ

图 １３　鱼骨柔性翼段外力矩加载变形结果

Ｆｉｇ．１３　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇｕｎｄｅｒ

ｅｘｔｅｒｎａｌｍｏｍｅｎｔｏｆｆｏｒｃｅ

力的情况得到的结果趋势一致，进一步验证了有

限元的准确性。从图１３进一步看出，不管是后缘
加载还是真实作动情况，线性分析依然不考虑 ｘ
方向的变形。当驱动力矩为 ２．０Ｎ·ｍ时，后缘 ｚ
方向位移为 －４５．３３ｍｍ，是弦长的１４．８６％，此时
鱼骨主梁偏转角为 ２１．０４°，仍然在鱼骨柔性翼段
合理的变形范围中。此时，非线性分析结果与线

性分析结果得到后缘位移差为 ６．８３ｍｍ，是弦长
的２．２４％，不能忽略。

通过２种不同加载形式的计算验证，本文所
建立的模型与文献［７］模型具有很好的一致性。
在后缘挠度比较大的情况下，非线性分析更符合

翼段实际的变形情况。真实作动情况下，当后缘

ｚ方向位移到达弦长１４．８６％时，弦向 ｘ方向变形
为弦长２．２４％，其结果值得关注。
３．２　气动力分析

本节运用曲面涡格法分别计算３．１节中真实
作动力矩加载下的鱼骨柔性翼段线性变形和非线

性变形对应的气动载荷，并将计算结果与 ＸＦＯＩＬ
软件进行对比。对鱼骨柔性翼段气动面进行网格

划分，如图１４所示。气动网格数量为 １０×２０，其
中弦向２０个网格，展向 １０个网格。气动网格前
７×１０个网格为前缘固定端，后 １３×１０个网格为
鱼骨柔性结构气动面。

假设无穷远处来流速度为 １０ｍ／ｓ，鱼骨柔性
翼段迎角为 ５°。本节计算仅考虑作动变形情况
下鱼骨柔性翼段外形对应的气动力结果，不考虑

气动载荷对结构的影响，相关计算结果如图 １５
所示。

图１５（ａ）为最大驱动力矩 ２．０Ｎ·ｍ的加载
情况下鱼骨柔性翼段的压力系数分布。由于考虑

到三维效应，翼段上不同翼剖面上压力系数分布并

不完全相同，取翼段中剖面压力分布，如图 １５（ｂ）
所示，实线对应鱼骨翼段非线性变形气动力分布，

虚线对应线性变形气动力分布。可以看出，随着

图 １４　鱼骨柔性翼段气动网格

Ｆｉｇ．１４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｅｓｈｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ
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图 １５　鱼骨柔性翼段气动面压力系数分布

Ｆｉｇ．１５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

驱动力矩的增加，前缘固定端压力系数分布变化

较小，而鱼骨柔性翼段压力系数显著增加。相同

驱动载荷下，线性变形柔性段压力系数要大于非

线性变形的结果，并且 ２个结果之间的差距随着
驱动力矩的增加而增大。这表明鱼骨柔性翼段如

果用线性有限元分析计算变形，那么在后续气动

计算中得到的气动载荷将大于真实变形对应的气

动载荷，并且误差会随着变形的增加而增大。

为了验证气动力计算的准确性，将曲面涡格

法得到的三维气动力结果换算成二维气动力系

数，并与 ＸＦＯＩＬ软件计算结果进行对比。ＸＦＯＩＬ
代码是基于势流理论的二维气动力计算软件，已

被证明在计算二维翼型时与高精度的 ＣＦＤ计算
结果具有可信度，结果如图１６所示。

从图１６（ａ）可以看出，不管是非线性变形结
果还是线性变形结果，曲面涡格法和 ＸＦＯＩＬ计算
结果符合得很好。随着驱动力矩增加，气动力系

数增加。２种方法得到升力系数最大误差为
－１．８１％。随着驱动力矩增加，２种方法得到升
力系数误差增加，当驱动力矩为 ２．０Ｎ·ｍ时误
差最大。这是因为曲面涡格法计算的是薄板中弦

线的升力系数，而 ＸＦＯＩＬ计算的是二维翼型的升
力系数，随着驱动力矩的增加，上下翼面弯度变化

和中弦线弯度变化差距增加，从而引起升力系数

图 １６　曲面涡格法与 ＸＦＯＩＬ计算结果对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎ

ｎｏｎｐｌａｎａｒｖｏｒｔｅｘｌａｔｔｉｃｅｍｅｔｈｏｄａｎｄＸＦＯＩＬ

的差别，但其误差仍满足工程分析的精度要求。

另外，则看到对于不同气动力程序，同样驱动力矩

下线性变形结果计算得到的升力系数要大于非线

性结果，在驱动力矩为２．０Ｎ·ｍ时，曲面涡格法
得到的非线性结果升力系数相对于线性结果减少

４．７１％。这是因为线性有限结果在大变形时不考
虑 ｘ方向变形，相当于增加鱼骨柔性变形部分的
相对弦长，而本算例中柔性变形部分比前缘固定

端对升力系数影响要大，这一点也可以从图１５（ｂ）
翼段压力系数分布中可以看出，引起线性变形后

鱼骨翼段升力系数要大于非线性变形。

图１６（ｂ）为不同驱动力矩下，曲面涡格法与
ＸＦＯＩＬ气动力矩系数计算结果对比。气动力矩取
矩点为１／４弦线处，负值代表低头。可以看出，对
于同一气动外形，２种气动力计算方法得到的气
矩系数符合得很好，相对误差小于 １．６％。与
图１６（ａ）结果相似，驱动力矩下线性变形结果计
算得到的低头力矩系数要大于非线性结果，在驱

动力矩为２．０Ｎ·ｍ时，曲面涡格法得到的非线性
结果力矩系数相对于线性结果差异为 －７．８１％。
原因与升力系数差别类似，线性结果不考虑 ｘ方向
变形，增大了柔性段气动力分布（见图 １５（ｂ）），同
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时也增加了气动力臂，最终引起线性变形的鱼骨柔

性翼段力矩系数要大于非线性变形。

结合以上分析，对于鱼骨柔性翼段不同的气

动外形曲面涡格法和 ＸＦＯＩＬ结果误差小于
１．８１％，变形趋势保持一致。因此，用曲面涡格计
算鱼骨柔性翼段气动载荷是可靠的。当驱动力矩

较小时，曲面涡格法计算得到鱼骨柔性翼段非线

性变形对应的气动力系数和线性变形气动力系数

误差不大，但是驱动力矩较大时，两者误差显著增

加。其中，反映真实变形情况的非线性结果计算

得到的升力系数要小于线性结果，差异最大为

－４．７１％。非线性结果的力矩系数同样小于线性
结果，差异最大为 －７．８１％。
３．３　气动弹性分析

３．１节和３．２节分别从结构和气动的角度对
鱼骨柔性翼段进行了分析。本节将运用基于曲面

涡格法和非线性有限元分析的非线性静气动弹性

分析方法对鱼骨结构进行静气动弹性分析，并将

结果与基于线性有限元分析的传统线性静气动弹

性结果进行对比。气动力条件与 ３．２节一样，假
设无穷远处来流速度为 １０ｍ／ｓ，鱼骨柔性翼段迎
角为５°。加载方式为真实作动模式，参考点为后
缘中点，不同驱动力矩下鱼骨柔性翼段收敛过程

如图１７所示。可以看出，整个气动结构耦合过程
只需要 ４步到 ５步迭代就能收敛，计算效率比
较高。

图１８（ａ）为驱动力矩与鱼骨柔性翼段后缘 ｚ
方向最大位移的关系，可以看出，线性气动弹性分

析结果和非线性气动弹性分析结果在后缘 ｚ方向

图 １７　鱼骨柔性翼段静气动弹性计算收敛过程

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｔａｔｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇ

图 １８　不同驱动力矩作用下鱼骨柔性翼段变形

Ｆｉｇ．１８　Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｆｉｓｈｂｏｎｅｆｌｅｘｉｂｌｅｗｉｎｇｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｒｉｖｉｎｇｔｏｒｑｕｅ

上变形差距不大，两者相差小于 １．３３％，而两者
主要 区 别 在 于 翼 段 ｘ方 向 的 位 移 变 形，如
图１８（ｂ）、（ｃ）所示。可以看出，不管是线性气动
弹性分析方法还是非线性分析方法，鱼骨柔性翼

段考虑气动载荷作用后翼段都向上偏转。表明在

此气动条件下，气动弹性变形对于鱼骨柔性翼段

的主动向下弯曲起到了抑制作用。此外，气动载

荷引起的鱼骨柔性机翼额外变形随着驱动载荷的

增加而增大。这是因为驱动力矩增加，鱼骨柔性

翼段柔性段压力系数增加，气动载荷增加，造成载

荷作用下附加的位移也增加了。在驱动力矩为

２．０Ｎ·ｍ时，气动载荷引起的后缘 ｚ方向附加位
移最大，线性分析结果为 －３．２０ｍｍ，是后缘变形
的７．１１％，非线性分析结果为 －２．６０ｍｍ，是后缘
变形的５．７６４％，变形抑制程度相当。

图１９（ａ）为考虑气动载荷作用下驱动力矩与
鱼骨柔性翼段升力系数的关系。不管是线性分析
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图 １９　驱动力矩与气动系数关系

Ｆｉｇ．１９　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｎｄ

ｄｒｉｖｉｎｇｔｏｒｑｕｅ

还是非线性分析，同样驱动力矩作用下，考虑气动

载荷作用下鱼骨柔性翼段的升力系数要小于不考

虑气动载荷作用时。这是因为此时气动载荷作用

下于鱼骨柔性翼段向下变形量减少，引起了升力

系数的下降。２种气动弹性分析方法在小变形时
结果差距不大，随着翼段主动变形差距显著增加。

线性气动弹性分析得到平衡状态升力系数要大于

非线性气动弹性分析结果，２种结果最大偏差为
８．２８％。此外，当驱动力矩为０时，非线性分析得
到升力系数损失最多，为 －１１．７８％。随着驱动力
矩增加，升力系数下降比例减少，当驱动力矩为

２．０Ｎ·ｍ时，升力系数下降 －３．７１％。这反映出
鱼骨柔性翼段升力系数在小变形时更为敏感。

图１９（ｂ）反映了气动载荷对于平衡状态下鱼
骨柔性翼段力矩系数的影响。同样因为鱼骨柔性

翼段向下变形量减少，同样驱动力矩作用下，考虑

气动载荷作用的鱼骨柔性翼段力矩系数要小于不

考虑气动载荷作用的情况。非线性气动弹性分析

得到，当驱动力矩为２．０Ｎ·ｍ时，力矩系数下降
最大，为 －８．７７％。随着驱动力矩增加，力矩系数
下降量增加。线性气动弹性分析得到平衡状态力

矩系数也要大于非线性气动弹性分析结果，２种

结果最大偏差为６．８６％。值得注意的是，传统气
动弹性分析中更看重由气动力矩产生的机翼附加

迎角的影响。本文计算中鱼骨柔性翼段前缘固

定，迎角不随气动力矩变化，也就忽略了气动力矩

对于翼段的气动弹性影响，实际的气动弹性效应

会更加显著。

通过以上算例可以看出，基于非线性有限元

分析和曲面涡格法的大变形静气动弹性分析方法

能快速地对鱼骨柔性翼段进行静气动弹性分析，

相比传统线性静气动弹性分析方法，气动弹性平

衡状态升力系数最多减少 ８．２８％，力矩系数最多
减少６．８６％。由于非线性有限元分析能反映鱼
骨柔性翼段真实变形情况，本文提供的非线性静

气动弹性分析方法对于鱼骨柔性翼段分析结果更

为准确。鱼骨柔性翼段气动弹性效应较为明显，考

虑气动载荷作用下，后缘 ｚ方向最大位移减少
５．７６４％，翼剖面升力系数最大下降１１．７８％，力矩
系数最大下降８．７７％。

４　结　论

本文针对鱼骨柔性翼段在大变形状态下的气

动弹性问题，首先运用非线性有限元分析和曲面

涡格法分别从结构和气动角度揭示了鱼骨柔性翼

段大变形对于气动和结构的影响及线性分析方法

的不足，然后运用非线性静气动弹性分析方法从

气弹角度对鱼骨柔性翼段进行静气动弹性分析，

并与传统线性静气动弹性分析结果进行对比，得

到如下结论：

１）线性有限元分析结果和非线性有限元分
析结果在小变形的情况下误差小于 ０．５％，并且
都与文献［７］中的实验果符合很好。但是线性有
限元分析方法不考虑鱼骨柔性翼段在 ｘ方向位
移，在大变形时与非线性分析得到的真实变形结

果会产生较大误差。当驱动力矩达到 ２．０Ｎ·ｍ
时，误差达到弦长的 ２．２４％，进而影响气动力计
算和气动弹性分析结果。

２）基于曲面涡格法和几何非线性的大变形
静气动弹性分析方法对鱼骨柔性翼段进行静态分

析时只需要４步到 ５步迭代就能收敛，计算效率
高。相比线性静气动弹性分析方法，气动弹性平

衡状态升力系数最多减少 ８．２８％，力矩系数最多
减少６．８６％。由于非线性静气动弹性分析方法能
反映鱼骨柔性翼段真实变形情况，分析结果更为

准确。该方法是三维的静气动弹性分析方法，可

以为鱼骨柔性机翼的后续优化设计研究提供理论

工具。
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３）鱼骨柔性翼段大变形下气动弹性效应显
著，在气动载荷作用下，后缘 ｚ方向最大位移减少
５．７６４％，翼剖面升力系数最大下降 １１．７８％，力
矩系数最大下降８．７７％，对精确的气动外形控制
带来不利影响。需要搭建反馈控制系统，对驱动

力矩进行补偿，以抵消或者利用气动弹性效应对

于鱼骨柔性机翼的影响。
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ｆｉｓｈｂｏｎｅａｃｔｉｖｅｃａｍｂｅｒｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ：ＡＩＡＡ ２０１４１１２２

［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１４．
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２４９２５６．
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