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函数传递法求解悬链线问题

马艳红１，２，，时成龙１，洪杰１，２，李超１

（１．北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３；　２．先进航空发动机协同创新中心，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：悬链线问题是一类经典又多变的力学问题，其曲线构形指导着桥梁等工程
应用的结构设计。为了求得结构特征或载荷特征不同的悬链线的变形，提出了一种基于传递

矩阵法思想的、通用性较好的求解方法。首先，提炼出悬链力学模型，将悬链顺序划分成若干

简单单元，结合单元力平衡和本构几何关系解得单元特征函数方程组，顺序嵌套单元特征函
数方程组获得整体特征函数方程组；然后，使用离散 Ｎｅｗｔｏｎ迭代法对该非线性方程组进行求
解，获得悬链的受力和变形；最后，算例验证了结果与解析解的一致性。函数传递法对具有复

杂结构特征和载荷特征的悬链线问题有很好的适用性，对求解其他可划分为若干首尾相接结

构单元的结构系统的广义变形也适用。

关　键　词：函数传递法；传递矩阵法；悬链线；Ｎｅｗｔｏｎ迭代法；广义变形
中图分类号：Ｖ２３９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０１９３３０８

　　悬链线问题是比较经典的力学问题，指的
是匀质索链在重力作用下自然下垂变形所呈现

曲线的求解问题。由于悬链曲线构形使结构不

承受弯矩只承受拉压，能有效增强其抗变形和

承载能力，悬链曲线构形是悬索桥和拱桥常用

的构形，该问题在桥梁工程等领域中有着广泛

的应用和研究。

经典悬链曲线常采用解析方法
［１］
求解，具有

弹性的悬链或一般力作用下的悬链也可用解析方

法描述，但总的来说解析解适用性不强，不能很好

地面对结构特征沿链非均匀或载荷条件特殊的悬

链，如带有负重的悬索桥。在工程中常使用数值

方法来求解结构变形。其中，无论是有限元方法

还是传递矩阵法，分析结构系统力学特性时总是

将模型离散划分为若干简单单元，组集单元的质

量、刚度矩阵及位移向量等，获得整体的变形平衡

方程并进行求解。但这２种方法更适用于小变形

和线弹性假设下的问题，并不适合求解悬链线这

种基于大变形、强非线性假设的问题。例如，使用

杆单元
［２］
或索单元

［３４］
，前者面临强非线性的困

难，后者则不适用于复杂载荷条件分析且不满足

Ｃ１连续条件［５］
。

本文提出一种较为通用的数值方法，可以求

解实际悬链结构在构形复杂或受力复杂情况下的

曲线构形。基于传递矩阵法的思想，构建悬链的

力学模型，将悬链分为首尾相接的悬链单元，分析

解得单元首尾状态参数间的函数关系方程组（以

下称特征函数），将函数顺序嵌套获得系统整体

的特征函数方程组。结合边界条件求解该方程

组，获得模型各单元状态参数及曲线构形。利用

解析方法验证该数值方法的正确性。进一步分析

表明，该方法对具有复杂结构特征和载荷特征的

悬链线问题有很好的适用性，同时对求解其他特

征类似结构的广义变形也适用。

qwqw
新建图章
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１　悬链力学模型及求解方法

图１为悬链力学模型。沿悬链方向将悬链划
分成特性统一的若干单元，相邻单元有共同的节

点，设该结构系统沿轴向划分为 ｎ个单元，ｎ＋１
个节点，首尾两端为边界。其中，第 ｉ个单元左右
２个节点的编号分别为 ｉ和 ｉ＋１。

在载荷之下，悬链产生变形，节点发生位移，

如图２所示，各单元在节点位置处有力和位移的相
互联系，而后传载到边界上，最终达到系统内力与

载荷的平衡。模型中每个单元是规范简单的，在已

知一端节点广义位移和单元所受广义外力的情况

下，可以求解单元的变形与另一端的广义位移。

图 １　悬链结构系统力学模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｃａｂｌｅｃｈａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｙｓｔｅｍ

图 ２　单元受力分析

Ｆｉｇ．２　Ｌｏａｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｅｌｅｍｅｎｔ

１．１　系统特征函数的建立
图２为单元受力与变形示意图。第 ｉ单元的

左端受到来自节点的力为 Ｆｉ，右端受到来自节点
的力为 Ｆ′ｉ＋１。连接２个单元的节点的受力必是平
衡的，故 Ｆｉ＋１与Ｆ′ｉ＋１大小相等，方向相反。单元在
特定载荷条件下受到载荷 Ｑｉ。设节点拥有 ｍ个
自由度，则上述力的向量都有 ｍ个分量。

依据理论力学或弹性力学的方法，可以建立

描述单元受力、变形和节点几何联系的方程

组
［６］
，如下：

ｙｉ＋１，１ ＝ｆｉ，１（ｙｉ，１，…，ｙｉ，ｍ，Ｆｉ，１，…，Ｆｉ，ｍ）

　　
ｙｉ＋１，ｍ ＝ｆｉ，ｍ（ｙｉ，１，…，ｙｉ，ｍ，Ｆｉ，１，…，Ｆｉ，ｍ

{
）

（１ａ）

Ｆｉ＋１，１ ＝ｆｉ，ｍ＋１（ｙｉ，１，…，ｙｉ，ｍ，Ｆｉ，１，…，Ｆｉ，ｍ）

　　
Ｆｉ＋１，ｍ ＝ｆｉ，２ｍ（ｙｉ，１，…，ｙｉ，ｍ，Ｆｉ，１，…，Ｆｉ，ｍ

{
）

（１ｂ）

式中：ｙｉ，１，…，ｙｉ，ｍ，ｙｉ＋１，１，…，ｙｉ＋１，ｍ分别为悬链受
载后第 ｉ单元左右节点 ｍ个自由度上的位移；
Ｆｉ，１，…，Ｆｉ，ｍ，Ｆｉ＋１，１，…，Ｆｉ＋１，ｍ为对应节点对应自
由度上的广义力。

式（１）融合了 ２类方程：第 １类方程为单元
本构几何方程，描述了单元在载荷之下的变形和
节点间的几何联系；第 ２类方程为广义力的平衡
方程。每个单元的平衡方程组（１）包括 ｍ个（节
点自由度个数）力平衡方程和 ｍ个本构几何
方程。

令第 ｉ个节点的状态参数向量为 ｚｉ，该向量
由广义位移和广义力组成，即

ｚｉ ＝｛ｙｉ，１，…，ｙｉ，ｍ，Ｆｉ，１，…，Ｆｉ，ｍ｝
Ｔ ＝｛ｙＴｉ，Ｆ

Ｔ
ｉ｝
Ｔ

（２）
在各参数为线性关系下，可以用矩阵表达已

知单元一端的状态向量 ｚｉ与单元另一端状态向
量 ｚｉ＋１间的关系，这时的方法就是传递矩阵

法
［６７］
，但一般情况下应为复杂函数关系，也即

式（１）。简写式（１），得到
ｚｉ＋１ ＝ＣＦｉ（ｚｉ） （３）
式中：ＣＦｉ为单元特征函数组。

这一过程是具体结构在具体载荷下发生特定

变形的体现，取决于所研究的串列结构系统的变

形特性。式（３）约束了每个单元的左右端受力和
变形状态，又因为悬链系统是串联排布首尾相接

的，所以系统首尾节点的状态参数也存在约束关

系，这种关系是整个系统特性受载和变形的体现。

式（４）所示为系统首尾状态向量间的联系：
ｚｎ ＝ＣＦｎ（ｚｎ－１）＝ＣＦｎ·ＣＦｎ－１（ｚｎ－２）＝
　　ＣＦｎ·ＣＦｎ－１·…·ＣＦ１ｚ１ ｚｎ＝ＣＦ（ｚ１）（４）

ＣＦ为整体特征函数组。式（４）为具有 ４ｍ个
变量、２ｍ个方程组成的方程组，该方程组就是悬
链系统整体特征函数方程组。只需要根据边界条

件，找到２ｍ个边界条件，方程的解便是系统首尾
两端未知的状态参数。

１．２　边界条件确定
从弹性力学的角度理解，结构系统的边界条

件决定微分方程在积分求解时的积分常数，进而

影响整体的变形效果。这里边界条件设置与传递

矩阵法
［８］
中的基本一致。

常见的边界条件主要有简支、自由、弹性支承

等，其状态参数如表 １所示。表中：ｙｘ为节点未
知挠度，θｘ为节点未知挠角，Ｆｘ为节点未知剪力，
Ｋｓｐｒｉｎｇ为弹性支承刚度。实际问题中，悬链的边界

表 １　常见边界条件参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｍｏｎｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

边界条件 挠度 挠角 弯矩 剪力

简支　　 ０ θｘ ０ Ｆｘ
自由　　 ｙｘ θｘ ０ ０

弹性支承 ｙｘ θｘ ０ Ｋｓｐｒｉｎｇｙｘ

４３９１
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　第 １０期 马艳红，等：函数传递法求解悬链线问题

条件一般是简支，但理论上允许其他边界条件，并

不局限于表１所述的几种情况，应根据具体问题
来分析获得。一般来说，边界节点的 ２ｍ个状态
参数中，一半参数是独立的，另一半为０或者可以
用已知独立的参数来表示。

１．３　方程组求解
方程组（４）一般是非线性的。求解非线性方

程组的数值方法在数学上是比较完备的，如迭代

法、同伦法
［９］
、人工智能法等

［１０］
，其中后 ２种属于

大范围收敛法。大范围收敛法对初值的选取几乎

没有特别的要求，常可以求解方程全部的解。但

是由于悬链线构形往往可以根据经验获得，这里

选择较为实用的、以 Ｎｅｗｔｏｎ迭代法为基础派生的
离散 Ｎｅｗｔｏｎ迭代法进行求解［１１］

，该方法的收敛

速度较快，一般是超线性收敛
［１０］
。

令方程组（４）中的 ２ｍ个未知状态参数向量

为 ｚｘ，改写该方程的形式为
Ｇ（ｚｘ）＝０ （５）

设 ｚｘ 为方程组精确解，ｚ
（ｋ）
ｘ 为第 ｋ个近

似解。

由一阶 Ｔａｙｌｏｒ公式，可得

ｇｉ（ｚｘ）≈ｇｉ（ｚ
（ｋ）
ｘ ）＋∑

２ｍ

ｊ＝１

ｇｉ（ｚ
（ｋ）
ｘ ）

ｚｘ，ｊ
（ｚｘ，ｊ－ｚ

（ｋ）
ｘ，ｊ）＝０

　　ｉ＝１，２，…，２ｍ
现用线性方程组

Ｇ′（ｚ（ｋ）ｘ ）（ｚｘ－ｚ
（ｋ）
ｘ ）＝－Ｇ（ｚ

（ｋ）
ｘ ）

　　ｉ＝１，２，…，２ｍ （６）
近似代替非线性方程组（４）。但由于非线性函数
组偏导数的计算比较复杂，Ｇ′（ｚ（ｋ）ｘ ）难以获取，故

以差商 Ｊ（ｚ（ｋ）ｘ ，ｈ
（ｋ）
）代替偏导数。令

ｈ（ｋ） ＝（ｈ（ｋ）１ 　ｈ
（ｋ）
２ 　…　ｈ

（ｋ）
２ｍ）

Ｔ　　ｈ（ｋ）ｊ ≠０
　　ｊ＝１，２，…，２ｍ

Ｊ（ｚ（ｋ）ｘ ，ｈ
（ｋ）
）＝

ｇ１（ｚ
（ｋ）
ｘ ＋ｈ（ｋ）１ ｅ１）－ｇ１（ｚ

（ｋ）
ｘ ）

ｈ（ｋ）１
…

ｇ１（ｚ
（ｋ）
ｘ ＋ｈ（ｋ）２ｍｅ２ｍ）－ｇ１（ｚ

（ｋ）
ｘ ）

ｈ（ｋ）２ｍ
 

ｇ２ｍ（ｚ
（ｋ）
ｘ ＋ｈ（ｋ）１ ｅ１）－ｇ２ｍ（ｚ

（ｋ）
ｘ ）

ｈ（ｋ）１
…

ｇ２ｍ（ｚ
（ｋ）
ｘ ＋ｈ（ｋ）２ｍｅ２ｍ）－ｇ２ｍ（ｚ

（ｋ）
ｘ ）

ｈ（ｋ）２

















ｍ

（７）

式中：ｈ（ｋ）＝ｃＧ（ｚ（ｋ）ｘ ），ｃ为绝对值较小的非零
常数，能使差商更接近导数；ｅｊ为第 ｊ个 ２ｍ维基
本单位向量。

最终，系统变形求解的迭代公式为

ｚ（ｋ＋１）ｘ ＝ｚ（ｋ）ｘ －Ｊ（ｚ（ｋ）ｘ ，ｈ
（ｋ）
）
－１Ｇ（ｚ（ｋ）ｘ ）

　　ｋ＝０，１，２，… （８）
在经验解或预测解附近选取初始解 ｚ（０）ｘ ，而

后迭代计算式（８），可快速获得满足误差要求的
精确解 ｚｘ。

对于某些线性变形求解问题，实际上只需要

一步迭代就能解得变形结果，因为此时差商等于

导数，所以一阶 Ｔａｙｌｏｒ公式是严格成立的。
在获得系统左端状态向量 ｚ１后，利用式（３），

可以顺序求解每个节点的状态向量，进而可得每

个单元与整个系统的变形和受力。

１．４　悬链线问题求解流程
根据上述数学求解方法，建立使用特征函数

传递法求解悬链线构形的流程，如图 ３所示。该
求解过程主要分为５部分：

１）设置结构特征参数与其他参数，并推导获
得单元特征函数。

２）顺序传递单元特征函数，获得整体特征函
数方程组。

图 ３　结构变形求解流程

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ
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　　３）代入边界条件和初始解，使用数值方法求
解非线性方程组，获得首尾节点状态参数。

４）对于某些非线性或大变形问题，变形结果
会一定程度改变系统结构特征或载荷特征，故需

要根据初算结果对模型作变形修正，迭代收敛后

方可获得最终变形。

５）计算系统各节点受力和位移，输出或绘图。

２　方法验证

使用经典悬链线解析方法对函数传递法及其

求解流程进行验证。

经典悬链线具有以下 ３个假设特征：①悬链
是理想柔性的，不能承受弯矩，只能承受沿索链的

拉力；②索链的密度等特征参数沿链均匀；③索链
在重力作用下自然变形，受力前后长度不变、截面

特征不变。

２．１　经典悬链线特征函数
将悬链分为 ｎ个单元，第 ｉ个单元的长度和

质量分别为 ｌｉ和 ｍｉ，视单元为刚体杆件，单元质量
集中在单元中间。单元间的连接方式视为铰接，只

传递力而不传递力矩。单元受力如图４所示。

图 ４　刚体杆件单元受力分析

Ｆｉｇ．４　Ｌｏａｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｒｉｇｉｄｒｏｄｅｌｅｍｅｎｔ

每个单元均视为刚体杆件，整个单元各处挠

角相同，节点施加到杆件上的弯矩为 ０。这些可
作为简化方程的依据。但应注意，每个节点两侧

单元的挠角一般不相同。

单元节点具有 ３个自由度，列出力平衡和几
何关系方程组（９），该方程组由６个方程组成。
Ｔｉ＋１，ｘ ＝Ｔｉ，ｘ 力平衡

Ｔｉ＋１，ｙ＋ｍｉｇ＝Ｔｉ，ｙ 力平衡

ｍｉｇ
ｌｉ
２
ｃｏｓθｉ＋Ｔｉ，ｘｌｉｓｉｎθｉ ＝Ｔｉ，ｙｌｉｃｏｓθｉ 力矩平衡

ｘｉ＋１ ＝ｘｉ＋ｌｉｃｏｓθｉ 几何关系

ｙｉ＋１ ＝ｙｉ＋ｌｉｓｉｎθｉ 几何关系

θｉ ＝θｉ

















几何关系

（９）
式中：ｇ为重力加速度。

对方程组（９）进行变化，消去 θｉ，方程组由 ６
项变４项，将 ｉ＋１项全部放到等号左侧，ｉ项全部
放到等号右侧，为

ｘｉ＋１ ＝ｘｉ＋ｌｉｃｏｓａｒｃｔａｎ
Ｆｉ，ｙ－

ｍｉｇ
２

Ｆｉ，

















ｘ

ｙｉ＋１ ＝ｙｉ＋ｌｉｓｉｎａｒｃｔａｎ
Ｆｉ，ｙ－

ｍｉｇ
２

Ｆｉ，

















ｘ

Ｔｉ＋１，ｘ ＝Ｔｉ，ｘ
Ｔｉ＋１，ｙ ＝Ｔｉ，ｙ－ｍｉ

















ｇ

（１０）

即

ｚｉ＋１ ＝ＣＦｉ（ｚｉ）
上式为经典索链单元特征函数组。

由式（４）可进一步得到系统特征函数组。
２．２　结果验证

令悬链线两端支承等高，索链边界条件为简

支，故位移参数 ｘ１、ｘｎ＋１、ｙ１、ｙｎ＋１为已知条件，力参
数 Ｔ１，ｘ、Ｔｎ＋１，ｘ、Ｔ１，ｙ、Ｔｎ＋１，ｙ为未知条件。索链参数

如表２所示，重力加速度 ｇ取９．８ｍ／ｓ２。
　　将悬链划分为首尾相接的２０个单元，各单元
尺寸一致。按图３所示流程编程计算得到悬链数
值解，并与解析解

［１］
做对照，如图 ５所示，关键数

据结果如表３所示。
表 ２　悬链算例参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘａｍｐｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃａｔｅｎａｒｙ

参数　　　 数值

跨度 Ｌｓｐａｎ／ｍ １．５

索链总长 Ｌｌｉｎｅ／ｍ ２．０

横截面圆半径 Ｒｌｉｎｅ／ｍ １．０×１０－３

材料密度 ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ７８００

图 ５　悬链线解析解与数值解曲线

Ｆｉｇ．５　Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｃａｔｅｎａｒｙ

表 ３　悬链算例结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｘａｍｐｌｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃａｔｅｎａｒｙ

解析／数值解
高低差

Δｙ／ｍ

索端水平拉力

Ｆｘｅｎｄ／Ｎ

索端角

θｅｎｄ／（°）

解析解 ０．５８８６ ０．０１３７８ ６０．９６

数值解 ０．５８９５ ０．０１３５９ ５９．７２

相对误差／％ ０．１５ －１．４ －２．０
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　第 １０期 马艳红，等：函数传递法求解悬链线问题

　　２种方法的曲线结果几乎重叠。高低差的数
值解相较解析解误差仅约 ０．１５％，索端水平拉力
的误差约为 －１．４％，索端角略微大一点，达到
－２．０％。索端角误差略大实际上是悬链划分单
元太粗糙导致的，因为这时的数值索端角为解析

悬链线的割线角而非切线角。

结果的一致性表明了特征函数传递方法的正

确性。

实际上，该算例整体特征函数方程组可以

获得２组解，如图６所示，分为受拉解和受压解。
受拉解正是图 ５所示结果，该结果每个结构单
元两端受拉力而平衡，受压解则是每个单元两

端受压力而平衡的结果，此时悬链线的最高点

在跨中位置。显然，实际索链并不存在受压平

衡这种不稳定的结果，然而拱桥往往是这种受

压构形。

图 ６　两组悬链线解

Ｆｉｇ．６　Ｔｗｏｇｒｏｕｐｓｏｆｃａｔｅｎａｒｙｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

３　悬链线特性分析

基于数值方法的正确性，可以进一步做悬链

线构形参数变化对力学特性影响的探讨。

图７和图８为两端支点等高情况下，不同跨
度 Ｌｓｐａｎ与长度 Ｌｌｉｎｅ比值（以下简称跨长比）的悬链

线的曲线造型及索端角 θｅｎｄ和跨度与最大横向挠
度比值（简称跨横比）的变化曲线。

由图７和图８可知，当跨长比从 ０逐渐增加

图 ７　不同跨长比的悬链线

Ｆｉｇ．７　Ｃａｔｅｎａｒｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐａｎ／ｌｅｎｇｔｈｒａｔｉｏｓ

图 ８　悬链线构形参数间的变化关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃａｔｅｎａｒｙ

到１的过程中，索端角由９０°渐变为０°，最大横向挠
度趋小，跨横比趋大。由于索链支点竖直方向的力

Ｆｙ＝ｍｇ／２保持不变，水平力为 Ｆｘ ＝Ｆｙｃｏｔθｅｎｄ，跨
长比接近１而索端角趋于 ０°时水平力 Ｆｘ急剧增
大，图７中力三角形的底边随索端角变小而急剧
变长说明了这一点。用公式表达即为

θｅｎｄ→０Ｆｘ→ ∞
因此理论上说，很难用力把悬链完全水平拉

直，索端角只能趋近于０而不能为０。

４　方法适用性的进一步探讨

函数传递法不单适用于复杂条件悬链线问

题，还可延伸到更多问题中去。此外，若在某种情

况下，ｚｉ＋１ ＝ＣＦｉ（ｚｉ）可以用线性代数方程组来表

达，则方法就演变成经典的传递矩阵法
［１２１４］

。

４．１　关于悬链线问题的延伸
实际上，函数传递法相较于解析法更具实用

性。原因在于：该方法可以方便调整参数以适应

更复杂的结构和载荷，如悬链质量分布不均匀且

具有拉伸性，或某节点具有集中力、载荷与挠度有

关联性的情况。以下简述上述多种情况的解决

方法：

１）若索链质量或其他结构特征沿链不均匀，
只需修改各单元初始特征参数 ｌｉ和 ｍｉ即可；若索
链受到外力，可将之等效为附加质量，即 ｍ＝Ｆ／ｇ，
加到相应单元即可。

图９为悬链某处附加重物前后曲线造型对
比。附加重物后的位置曲线曲率更大，水平位置

更低。

２）如果各索链单元具有可拉伸性（更具实
际意义），设各单元轴向拉伸刚度 Ｋｉ，则在纯刚
性悬链单元的受力基础上，算出各单元的拉伸
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变形量而得到各自新的长度，返回修改初始单

元长度，迭代求解，直至收敛即可。给出各单元

拉长量为

Δｌｉ＝［－Ｆｉ，ｘｃｏｓθｉ－（Ｆｉ，ｙ－ｍｉｇ／２）ｓｉｎθｉ］／Ｋｉ
（１１）

图１０为不可伸长的经典悬链线与带弹性悬
链线对比，后者水平位置更低。

图 ９　经典悬链线解与附加重物悬链线解

Ｆｉｇ．９　Ｃｌａｓｓｉｃａｌｃａｔｅｎａｒｙｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｃａｔｅｎａｒｙｗｉｔｈ

ａｄｄｉｔｉｏｎａｌｗｅｉｇｈｔ

图 １０　经典悬链线解与带弹性悬链线解

Ｆｉｇ．１０　Ｃｌａｓｓｉｃａｌｃａｔｅｎａｒｙｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄ

ｃａｔｅｎａｒｙｗｉｔｈｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ

３）当载荷与悬索变形结果有关联性时，将质
量力 ｍｉｇ写成挠度的函数，而后再次解得单元特
征函数即可。

例如，质量力与单元跨度成正比的情况（主

要对应悬索桥
［１５］
），改式（９）中重力项 ｍｉｇ为

ρ（ｘｉ＋１－ｘｉ）即可，再解方程得到单元特征函数组；
若质量力与挠度成正比的情况（对应离心力下跳

绳的曲线问题
［１６１７］

），需替换式（９）中重力项 ｍｉｇ

为离心力项 －ｍｉΩ
２
（ｙｉ＋１＋ｙｉ）／２（Ω为跳绳进动

角速度）。

另外一种处理载荷与变形结果存在关联性

情况的手段是迭代。可先将问题视为经典悬链

线条件进行初算，而后根据该初算变形结果计

算载荷，求得等效质量，返回修改初始参数 ｍｉ，
迭代计算，直至收敛。图１１和图１２分别绘出了
悬索桥曲线和跳绳曲线。由于这 ２种情况悬链
跨中附近单位索长载荷集度较两端更大，跨中

附近水平位置较经典悬链线解更低，曲线曲率

更大。

图 １１　经典悬链线与悬索桥曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｃｌａｓｓｉｃａｌｃａｔｅｎａｒｙａｎｄｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎｂｒｉｄｇｅｃｕｒｖｅ

图 １２　经典悬链线与跳绳曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｌａｓｓｉｃａｌｃａｔｅｎａｒｙａｎｄｒｏｐｅｓｋｉｐｐｉｎｇｃｕｒｖｅ

４．２　方法与应用对象的演变和延伸
理论上说，本文所述的特征函数传递法对求

解具有以下特征的结构的广义变形皆适用：结构

单元首尾相接，结构各处状态参数存在可描述的

力学或数学联系。例如，梁结构的变形便可使用

该方法来求解：①在悬链线问题的基础上，在结构
单元节点处加入扭簧

［１８］
，注意此时结构单元仍旧

是刚性的；②引入材料力学的梁单元，在小变形和
线弹性的条件下，单元两端的结构特征参数（挠

度、挠角、剪力、弯矩）具有线性关系，节点两侧的

挠角是相等的，用矩阵表达式（３）为［８］

ｙ
θ
Ｍ
Ｆ




















τ ｉ＋１

＝

１ ｌｉ
ｌ２ｉ
２ＥｉＩｉ

ｌ３ｉ
６ＥｉＩｉ

０ １
ｌｉ
ＥｉＩｉ

ｌ２ｉ
２ＥｉＩｉ

０ ０ １ ｌｉ



















０ ０ ０ １

ｙ
θ
Ｍ
Ｆ




















τ ｉ

（１２）

式中：Ｍ为弯矩；Ｆτ为剪力；ｌｉ为梁单元长度；Ｅｉ
为材料弹性模量；Ｉｉ为梁截面惯性矩。

进而式（４）可用线性代数方程组来表达。求
解该线性代数方程组是较为简单的，但这种线性

表达只适用少数情况。

当式（３）可以用线性代数方程组表达时，函
数传递法就演变成了传递矩阵法。函数传递法正

是基于传递矩阵法思想提出的，相较传递矩阵法

更为普适，它所描述的结构的状态参数间关系不

限于线性关系。但这也决定了函数形式的复杂

性，整体特征函数方程组用函数嵌套的形式来表
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　第 １０期 马艳红，等：函数传递法求解悬链线问题

达而非矩阵相乘，方程的求解略显繁琐。

５　结　论

１）提炼了悬链的力学模型，并给出单元特征
函数及整体特征函数的建立方法，使用离散 Ｎｅｗ
ｔｏｎ迭代法对非线性整体特征函数方程组进行求
解，进而获得索链受力和各处位移。经算例验证，

该方法能够正确地求解悬链线问题。

２）经典悬链线问题里，当跨长比趋向于 １
时，索端角趋于０，索端水平力趋于极大。

３）函数传递法对复杂结构特征复杂载荷的
悬链线问题具有很好的适用性，同时该方法对求

解其他特征类似的结构的广义变形也适用。传递

矩阵法实际上正是该方法在线性条件下的演变。
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ｍａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１３，２８（１０）：１２１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］颜庆津．数值分析［Ｍ］．３版．北京：北京航空航天大学出版

社，２００６．

ＹＡＮＱＪ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ［Ｍ］．３ｒｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｂｅｉｈａｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＴＡＩＰＩＮＧＨ．Ｔｈｅｔｒａｎｓｆｅｒｍａｔｒｉｘｉｍｐｅｄａｎｃｅｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｔｈｅｅｉｇｅｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｍｕｌｔｉｓｐｏｏｌｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＡｃｏｕｓｔｉｃｓ，１９８８，１１０（４）：４６８４７２．

［１３］ＬＥＥＪＷ，ＬＥＥＪＹ．Ａｎｅｘａｃｔｔｒａｎｓｆｅｒｍａｔｒｉｘｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｆｏｒｂｅｎ

ｄｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｒｏｔａｔｉｎｇｔａｐｅｒｅｄｂｅａｍ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ

ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＭｏｄｅｌｌｉｎｇ，２０１８，５３：１６７１８８．

［１４］ＲＯＳＥＮＡ，ＧＵＲＯ．Ａｔｒａｎｓｆｅｒｍａｔｒｉｘｍｏｄｅｌｏｆｌａｒｇｅｄｅｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎｓｏｆｃｕｒｖｅｄｒｏｄｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１８，８７（７

８）：４６７４８４．

［１５］王建国，逄焕平，李雪峰．悬索桥线形分析的悬链线单元法

［Ｊ］．应用力学学报，２００８，２５（４）：６２７６３１．

ＷＡＮＧＪＧ，ＰＡＮＧＨＰ，ＬＩＸＦ．Ｃａｔｅｎａｒｙｃａｂｌｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒｃａｂｌｅｃｕｒｖｅｏｒｓｕｓｐｅｎｓｉｏｎｂｒｉｄｇｅｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｐｐｌｉｅｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００８，２５（４）：６２７６３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］何竞飞．跳绳曲线的数值解及误差估计的间接判定法［Ｊ］．

中南工业大学学报，１９９５，２６（４）：５３２５３５．

ＨＥＪＦ．Ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｒｏｐｅｓｋｉｐｐｉｎｇｃｕｒｖｅａｎｄｔｈｅ

ｉｎｄｉｒｅｃｔｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｉｔｓｅｒｒｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｅｎｔｒａｌＳｏｕｔｈＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，１９９５，２６（４）：５３２５３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］王庸禄．对跳绳式捻股成绳机转子弓外形设计及钢丝（股）

张力控制的探讨［Ｊ］．金属制品，１９８５（６）：８１７．

ＷＡＮＧＹＬ．Ｄｉｓｃｕｓｓｉｏｎｏｎｓｈａｐｅｄｅｓｉｇｎｏｆｒｏｔｏｒｂｏｗａｎｄｔｅｎ

ｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｔｅｅｌｗｉｒｅ（ｓｔｒａｎｄ）ｏｆｒｏｐｅｓｋｉｐｐｉｎｇｓｔｒａｎｄｉｎｇ

ｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＭｅｔａｌＰｒｏｄｕｃｔｓ，１９８５（６）：８１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］罗雯瑛．有限到无限：基于离散静力平衡推导悬链线方程

和梁位移方程［Ｊ］．力学与实践，２０２０，４２（１）：８５９１．

ＬＵＯＷ Ｙ．Ｆｒｏｍ ｆｉｎｉｔｅｎｅｓｓｔｏｉｎｆｉｎｉｔｙ：Ｄｅｒｉｖｉｎｇｔｈｅｃａｔｅｎａｒｙ

ｅｑｕａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｂｅａｍｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｅｑｕａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｉｓ

ｃｒｅｔｅｓｔａｔｉｃｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０２０，４２（１）：８５９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｓｏｌｖｉｎｇｃａｔｅｎａｒｙｐｒｏｂｌｅｍｕｓｉｎｇｆｕｎｃｔｉｏｎｔｒａｎｓｆｅｒｍｅｔｈｏｄ
ＭＡＹａｎｈｏｎｇ１，２，，ＳＨＩＣｈｅｎｇｌｏｎｇ１，ＨＯＮＧＪｉｅ１，２，ＬＩＣｈａｏ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｃａｔｅｎａｒｙｐｒｏｂｌｅｍｉｓａｋｉｎｄｏｆｃｌａｓｓｉｃａｌａｎｄｃｈａｎｇｅａｂｌｅｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｂｌｅｍ，ｗｈｏｓｅｃｕｒｖｅｃｏｎ
ｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｇｕｉｄｅｓｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｓｕｃｈａｓｂｒｉｄｇｅ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｄｅｆｏｒｍ
ａｔｉｏｎｏｆｃａｔｅｎａｒｙｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｒｌｏａｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ａｇｅｎｅｒａｌｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｒａｎｓｆｅｒｍａｔｒｉｘ
ｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｃａｔｅｎａｒｙｍｅｃｈａｎｉｃｓｍｏｄｅｌｉｓｅｘｔｒａｃｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃａｔｅｎａｒｙｉｓｄｉｖｉｄｅｄｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｌｙｉｎｔｏ
ｓｅｖｅｒａｌｓｉｍｐｌｅｅｌｅｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎｇｒｏｕｐｏｆｅｌｅｍｅｎｔｓｔａｔｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｃｏｍｂｉ
ｎｉｎｇｅｌｅｍｅｎｔｆｏｒｃｅｂａｌａｎｃｅａｎｄｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅｇｅｏｍｅｔｒｙｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐ．Ｔｈｅｗｈｏｌｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎｇｒｏｕｐｉｓ
ｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｎｅｓｔｉｎｇｅｌｅｍｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎｇｒｏｕｐｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｌｙ．ＴｈｅｎｔｈｅｄｉｓｃｒｅｔｅＮｅｗｔｏｎｉｔｅｒａｔｉｖｅ
ｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｗｈｏｌｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｆｕｎｃｔｉｏｎｇｒｏｕｐ，ａｎｄｆｉｎａｌｌｙｔｈｅｆｏｒｃｅｓ
ａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｃａｔｅｎａｒｙａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ａｎｅｘａｍｐｌｅｓｈｏｗｅｄｔｈａｔｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｗｅｒｅｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅａｎａｌｙｔｉ
ｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎ．Ｔｈｅｆｕｎｃｔｉｏｎｔｒａｎｓｆｅｒｍｅｔｈｏｄｉｓａｐｐｌｉｃａｂｌｅｔｏｔｈｅｃａｔｅｎａｒｙｐｒｏｂｌｅｍｓｗｉｔｈｃｏｍｐｌｅｘｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｈａｒ
ａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄｌｏａｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ａｎｄａｌｓｏａｐｐｌｉｃａｂｌｅｔｏｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｏｔｈｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒ
ａｌｓｙｓｔｅｍｓｗｈｉｃｈｃａｎｂｅｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｓｅｖｅｒａｌｈｅａｄｔｏｔａｉｌｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｅｌｅｍｅｎｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｕｎｃｔｉｏｎｔｒａｎｓｆｅｒｍｅｔｈｏｄ；ｔｒａｎｓｆｅｒｍａｔｒｉｘｍｅｔｈｏｄ；ｃａｔｅｎａｒｙ；Ｎｅｗｔｏｎｉｔｅｒａｔｉｖｅｍｅｔｈｏｄ；ｇｅｎｅｒ
ａｌｉｚｅｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００９１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０３０１０：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０３０．１０４２．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｙａｎｈｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２１年 １０月
第４７卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７２４；录用日期：２０２０１０１６；网络出版时间：２０２０１０２３１４：２２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０２３．１２２６．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （４１３７６１７８，４１４０１４８９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｓｈｙａｎｇ＠ｓｈｏｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：张云，马德皓，孟婉婷，等．基于ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１卫星的ＧＰＳ反射信号海面高度反演［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，
４７（１０）：１９４１１９４８．ＺＨＡＮＧＹ，ＭＡＤＨ，ＭＥＮＧＷ Ｔ，ｅｔａｌ．ＳｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆＧＰＳｒｅｆｌｅｃｔｅｄｓｉｇｎａｌｂａｓｅｄｏｎ
ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１ｓａｔｅｌｌｉｔｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：１９４１１９４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３５７

基于 ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１卫星的 ＧＰＳ反射
信号海面高度反演

张云１，马德皓１，孟婉婷２，郑俏１，杨树瑚１，

（１．上海海洋大学 信息学院，上海 ２０１３０６；　２．上海航天电子技术研究所，上海 ２０１１０９）

　　摘　　　要：针对星载 ＧＰＳ反射信号（ＧＰＳＲ）海面测高的误差问题，基于星载 ＧＰＳＲ实
测数据进行星载海面测高模型和误差修正模型的研究，并验证其有效性。利用 ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１
（ＴＤＳ１）数据，使用时延多普勒图（ＤＤＭ）海面高度反演技术，着重分析了星载 ＧＰＳＲ海面高
度反演中的各类误差，并建立了相应的误差模型。对星载 ＧＰＳＲ海面高度反演模型进行优
化，采用 ＤＴＵ１５全球平均海面模型、ＤＴＵ全球海潮模型验证反演精度。结果证明：优化后反演
模型得到的全球海面高度反演结果的平均绝对误差（ＭＡＤ）为 ６．０５ｍ，精度提高了约 ２９％，有
效提高了海面高度反演的精度。研究成果对于推广星载 ＧＮＳＳ反射信号（ＧＮＳＳＲ）的海面测
高应用具有一定的意义。

关　键　词：ＧＮＳＳ反射信号（ＧＮＳＳＲ）；星载；海面高度反演；精度分析；ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１
（ＴＤＳ１）

中图分类号：Ｐ２２８．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０１９４１０８

　　海面高度（ＳｅａＳｕｒｆａｃｅＨｅｉｇｈｔ，ＳＳＨ）是海洋科
学研究中的重要一环

［１］
。ＧＮＳＳ反射信号（ＧＮＳＳ

Ｒ）是当前海面高度测量中发展较快的遥感技术，
该技术在 １９９３年由 ＭａｒｔｉｎＮｅｉｒａ［２］首次提出，并
迅速成为国内外的研究热点。ＧＮＳＳＲ技术通过
接收到的左右旋反射信号之间的差异或反射信号

与直射信号之间的差异进行反射面物理量的反

演，相对于传统的遥感技术有多方面的优点，如可

实现低成本实时监测、拥有大量信号源、不受天气

影响
［３４］
。

相对于岸基 ＧＮＳＳＲ［５６］与机载 ＧＮＳＳＲ海面
高度反演，星载 ＧＮＳＳＲ海面高度反演技术的探测
范围更广，可以实现全球范围监测。目前，世界上

已经发射了多颗星载 ＧＮＳＳＲ接收卫星，如 ＤＭＣ
（ＤｉｓａｓｔｅｒＭｏｎｉｔｏｒｉｎｇＣｏｎｓｏｒｔｉｕｍ）联盟的 ＵＫＤＭＣ

和 ＵＫＤＭＣ２卫星、英国萨里卫星技术有限公司的
ＴＤＳ１（ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１）卫星、美国国家航空航天局
（ＮＡＳＡ）的旋风全球导航卫星系统（ＣＹＧＮＳＳ）。
２０１９年６月５日，中国自主研发自研的 ＧＮＳＳＲ接
收卫星———捕风一号 Ａ／Ｂ卫星发射成功，国内对
星载 ＧＮＳＳＲ的研究利用开始了新时代。

目前，利用星载 ＧＮＳＳＲ技术进行海洋监测
方面的研究主要集中在海面测风等领域，海面高

度反演领域的研究较少。２０１５年，刘风玲等［７］
使

用 ＵＫＤＭＣ数据对星载 ＧＮＳＳＲ海洋探测可行性
进行了分析；２０１６年，Ｃｌａｒｉｚｉａ等［８］

使用 ＴＤＳ１数
据，对星载 ＧＮＳＳＲ海面高度反演进行了初步研
究，以 ＤＴＵ１０（ＤａｎｍａｒｋｓＴｅｋｎｉｓｋｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｅｔ１０）
平均海平面模型为验证模型，分别在北太平洋和

南大西洋进行了验证；２０１８年，Ｍａｓｈｂｕｒｎ等［９］
使

qwqw
新建图章
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用 ＴＤＳ１数据，对星载 ＧＮＳＳＲ海面高度反演进
行分析，使用 ＤＴＵ１０平均海平面模型与电离层模
型、对流层模型等建立 ＨｉＦｉ模型作为验证模型，
在全球范围内对高度反演结果进行了验证；２０１９
年，李伟强等

［１０］
通过使用 ＣＹＧＮＳＳ数据，分别采

用重跟踪峰值功率的百分比点（ＨＡＬＦ）、重跟踪
波形一阶导数最大的点（ＤＥＲ）、重跟踪实测波形
与仿真波形拟合误差最小点（ＦＩＴ）等方法，对星
载 ＧＮＳＳＲ海面高度反演进行了分析；同年，万玮
等

［１１］
使用 ＴＤＳ１数据，对全球湖泊水位进行反

演，并与采用 ＣｒｙｏＳａｔ２卫星、Ｊａｓｏｎ卫星、Ｅｎｖｉｓａｔ
卫星数据反演的结果进行对比，发现 ＴＤＳ１卫星
对湖面的反演结果与其他反演数据有良好的一致

性，但存在较大误差。这些研究主要集中讨论了

星载 ＧＮＳＳＲ海面和湖面高度反演的可行性，对
于星载海面高度反演模型中的误差分析较少。

本文致力于研究高精度星载 ＧＮＳＳＲ海面高
度测量。由于 ＴＤＳ１卫星公开数据中仅提供了
ＧＰＳ反射信号（ＧＰＳＲ）数据，本文通过使用 ＴＤＳ１
数据，在机载 ＧＰＳＲ海面高度反演模型的基础
上

［１２］
，着重分析了星载ＧＰＳＲ海面高度反演中出

现的各类误差，并建立相应的误差模型，将误差模

型应用于星载 ＧＰＳＲ海面高度反演模型中，同时
采用 ＤＴＵ１５（ＤａｎｍａｒｋｓＴｅｋｎｉｓｋｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｅｔ１５）全
球平均海面模型与 ＤＴＵ全球海潮模型建立 ＤＴＵ
验证模型，验证星载 ＧＰＳＲ海面高度反演模型的
精度。本文对连续 ２０ｄ的数据进行分析，将反演
结果与 ＤＴＵ验证模型对比，验证了本文使用的星
载 ＧＰＳＲ海面高度反演的误差模型能够有效提
高反演模型的精度。

１　ＴＤＳ１数据
本文使用的数据是由 ＴＤＳ１卫星采集的

ＧＰＳＲ数据中的 Ｌ１Ｂ数据，来源于 ＭＥＲＲＢｙＳ网
站（ｗｗｗ．ｍｅｒｒｂｙｓ．ｃｏ．ｕｋ）。

ＴＤＳ１卫星是由英国萨里卫星技术有限公司
于２０１４年７月 ８日成功发射入轨的一颗用于提
供在轨技术验证服务的卫星，该卫星在高度为

６３５ｋｍ的太阳同步轨道上。ＴＤＳ１卫星上的
ＧＰＳＲ接收机执行实时导航，搭载包括 ＳＧＲＲｅＳＩ
在内的８个试验载荷，通过地面站控制各个载荷
以８ｄ为一个工作周期轮流工作。２０１８年之前，
ＳＧＲＲｅＳＩ在每个工作周期内工作１～２ｄ，在２０１８
年２月至１２月期间，ＳＧＲＲｅＳＩ更改为全天模式运
行。ＳＧＲＲｅＳＩ可同时跟踪、记录和处理 ４路 ＧＰＳ
Ｌ１、Ｌ２Ｃ及其他导航卫星的地表反射信号，并产生

１ｓ非相干累加的时延多普勒图（ＤｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒ
Ｍａｐ，ＤＤＭ）数据［１３］

。表１为 ＴＤＳ１卫星的参数。
表 １　ＴＤＳ１卫星参数

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅＴＤＳ１

参数　　　 数值

天线极化 天顶天线（Ｌ１／Ｌ２）、天底天线

采样率／ＭＨｚ １６．３６７

轨道高度／ｋｍ ６３５

轨道倾角／（°） ９８．４

　　ＴＤＳ１卫星提供的 Ｌ１Ｂ数据格式为 ＮｅｔＣＤＦ
格式。在 ＴＤＳ１卫星的全天候采集下，每天的数据
以６ｈ为间隔被分为 Ｈ００、Ｈ０６、Ｈ１２和 Ｈ１８四组存
放，每组数据中均提供了 ＤＤＭ、Ｍｅｔａｄａｔａ等文件。

本文使用了ＴＤＳ１卫星提供的２０１８年４月１０
日至２０１８年４月３０日连续２０ｄ的 Ｌ１Ｂ数据中的
ＤＤＭｓ．ｎｃ与 Ｍｅｔａｄａｔａ．ｎｃ文件。其中，ＤＤＭｓ．ｎｃ文
件中保存了所采集到的 ＤＤＭ数据，Ｍｅｔａｄａｔａ．ｎｃ
文件存放了与 ＤＤＭ数据对应的各项参数。本文
使用了 ＴＤＳ１卫星的轨道参数、信号采集时间和
地点、接收天线温度等数据。

２　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演

２．１　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的几何原理
本文海面高度测量的几何原理如图 １所示，

参考椭球采用 ＷＧＳ８４椭球体。

图 １　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演几何原理

Ｆｉｇ．１　ＧｅｏｍｅｔｒｉｃｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｏｒｎｅＧＰＳＲ

ｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎ

ＧＰＳ卫星与 ＴＤＳ１卫星之间的直射延迟为
Ｄｉｒ，在海面上的反射信号延迟为 Ｒｅｆ１，在椭球面
上的反射信号延迟为 Ｒｅｆ２［１４］，可得
Ｄｅｌａｙ＝［（Ｒｅｆ２－Ｄｉｒ）－（Ｒｅｆ１－Ｄｉｒ）］ｃ＝
　　（Ｒｅｆ２－Ｒｅｆ１）ｃ （１）
式中：Ｄｅｌａｙ为 ＧＰＳ卫星与 ＴＤＳ１卫星在海面与
椭球面的延迟距离差；ｃ为光速。

继而可得出初步反演的海面高度为

ＳＳＨ＝Ｄｅｌａｙ
２ｓｉｎＡ

（２）
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　第 １０期 张云，等：基于 ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１卫星的 ＧＰＳ反射信号海面高度反演

式中：Ａ为反射仰角。
式（２）成立需要有以下假设：
１）ＧＰＳ卫星与接收机卫星距离海面足够远，

因此海面与椭球面间的反射仰角差异可忽略

不计。

２）海面的反射点为平面［９］
。

基于以上假设，利用图 １几何关系与式（１）、
式（２），可进行 ＧＰＳＲ海面高度测量。
２．２　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的误差分析
２．２．１　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的误差

星载 ＧＰＳＲ信号在传播过程中，会出现各种
导致信号传播误差的因素。这些因素若不进行分

析与修正，则会导致星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的精
度下降，因此需要进行误差分析以提高反演精度。

导致误差出现的因素主要有电离层、对流层、

天基线姿态误差、ＧＰＳ卫星轨道误差、ＴＤＳ１卫星
轨道误差和反射信号延迟误差等。图 ２为影响
ＧＰＳＲ信号的主要误差示意。

图 ２　影响 ＧＰＳＲ信号的主要误差

Ｆｉｇ．２　ＭａｉｎｅｒｒｏｒｓａｆｆｅｃｔｉｎｇＧＰＳＲｓｉｇｎａｌ

２．２．２　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的误差解析
１）电离层延迟距离误差与对流层延迟距离

误差

本文对电离层延迟距离误差（Ｄｅｌａｙｉｏｎ）的补正

使用的是国际参考电离层模型（ＩＲＩ２０１６）［１５］；对流
层延迟距离误差（Ｄｅｌａｙｔｒｏ）进行补正

［１６］
：

Ｄｅｌａｙｔｒｏ＝
４．６
ｓｉｎＡ

１－ｅ
Ｈｒ

( )８６２１ （３）

式中：Ｈｒ为 ＴＤＳ１卫星在垂直方向与镜面反射点
的高度差。

２）轨道误差与天基线姿态误差
在 ＧＰＳ卫星轨道数据的使用中，本文参考了

ＩＧＳ（ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＧＮＳＳＳｅｒｖｉｃｅ）提供的 ＳＰ３精密星
历数据，用以精确定位 ＧＰＳ轨道［１７］

；并通过 ＴＤＳ１

卫星提供的轨道数据，校正了 ＴＤＳ１卫星轨道误
差（Ｄｅｌａｙｔｄｓｔｒａｃｋ）和天基线姿态误差（ＤｅｌａｙＡｎｔｅｎｎａ）。

３）反射信号延迟误差
构造图１所示的反射信号几何模型，模拟了

静态反射状态，在实际反射过程中，ＧＰＳ卫星和
ＴＤＳ１卫星的运动会造成反射信号延迟。在岸基
测高中，由于接收机是固定位置及反射延迟距离

差（Ｄｅｌａｙ）较短，会忽略该延迟；而 ＴＤＳ１卫星运
动及卫星位置离镜面反射点的距离较远（约

８００ｋｍ），需要建立相关的位置模型消除该误差。
由于确定信号发出的时间比确定信号接收的时

间要复杂，且在信号传输过程中信号路径会发生偏

移，本文在研究中使用图３（ａ）所示的几何模型［１８］
。

图３（ａ）中的几何模型假定直射信号与反射
信号同时发出，接收机在 Ｔ１时刻接收到直射信
号，且在 Ｔ２时刻接收到反射信号。因此，实际反
射信号与直射信号的延迟距离差 Ｄｅｌａｙｃｏｒｒ为

Ｄｅｌａｙｃｏｒｒ＝ ＧＰＳ
Ｔ０
ｘｙｚ－ＳＰｘｙｚ ＋ ＴＤＳ

Ｔ２
ｘｙｚ－ＳＰｘｙｚ －

　　 ＧＰＳＴ０ｘｙｚ－ＴＤＳ
Ｔ１
ｘｙｚ （４）

结合 ＴＤＳ１数据中提供的接收机速度，计算
得到接收机在 Ｔ２时刻的位置 ＴＤＳ

Ｔ２
ｘｙｚ为

ＴＤＳＴ２ｘｙｚ＝ＴＤＳ
Ｔ１
ｘｙｚ＋
Ｄｅｌａｙｃｏｒｒ
ｃ
ＴＤＳｖＴ１ｘｙｚ （５）

图 ３　考虑接收机和发射机运动的几何模型

Ｆｉｇ．３　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｒｅｃｅｉｖｅｒｍｏｔｉｏｎａｎｄ

ｔｒａｎｓｍｉｔｔｅｒｍｏｔｉｏｎ
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而未加修正的反射信号与直射信号的延迟距离差

Ｄｅｌａｙｏｒｉｇｎａｌ为

Ｄｅｌａｙｏｒｉｇｎａｌ＝ ＧＰＳ
Ｔ０
ｘｙｚ－ＳＰｘｙｚ ＋ ＴＤＳ

Ｔ１
ｘｙｚ－ＳＰｘｙｚ －

　　 ＧＰＳＴ０ｘｙｚ－ＴＤＳ
Ｔ１
ｘｙｚ （６）

式中：ＧＰＳＴｘｙｚ和 ＴＤＳ
Ｔ
ｘｙｚ分别为 ＧＰＳ卫星和 ＴＤＳ１卫

星在时刻 Ｔ所对应的地心地固坐标系（ＥａｒｔｈＣｅｎ
ｔｅｒｅｄＥａｒｔｈＦｉｘｅｄ，ＥＣＥＦ）位置；ＳＰｘｙｚ为镜面反射点

的位置；ＴＤＳｖＴｘｙｚ为 ＴＤＳ１卫星在时刻 Ｔ所对应的
基于 ＥＣＥＦ坐标系的 ｘｙｚ三个分量方向的速度。

由于 ＴＤＳ１卫星提供的 Ｌ１Ｂ数据仅有对应
每个索引当前时间的变量，本文依据数据与

图３（ａ），作出以下假设：
① 数据中提供的 ＧＰＳ位置为直射信号与反

射信号发出时的位置。

② 数据中提供的 ＴＤＳ１位置为 ＴＤＳ１卫星
接收到直射信号时的位置，即

ＴＤＳＴ１ｘｙｚ＝ＴＤＳ
Ｔ０
ｘｙｚ （７）

③ 镜面反射点位置不变。
④ 由于 ＴＤＳＴ２ｘｙｚ与 Ｄｅｌａｙｃｏｒｒ均属于未知量，

式（５）的计算假设为

ＴＤＳＴ２ｘｙｚ＝ＴＤＳ
Ｔ１
ｘｙｚ＋
Ｄｅｌａｙｏｒｉｇｎａｌ
ｃ

ＴＤＳｖＴ１ｘｙｚ （８）

综上，可得反射信号延迟误差 ＤｅｌａｙＲＤＥｒｒｏｒ为
ＤｅｌａｙＲＤＥｒｒｏｒ＝Ｄｅｌａｙｃｏｒｒ－Ｄｅｌａｙｏｒｉｇｎａｌ （９）

经过 ＴＤＳ１数据分析，计算出ＤｅｌａｙＲＤＥｒｒｏｒ约为
±１０ｍ。
４）趋势误差
ＴＤＳ１卫星每间隔 １ｓ采样一个镜面反射点

样本，但由于 ＴＤＳ１卫星接收机中接收直射信号
的直射通道与接收反射信号的反射通道在接收信

号时存在延迟，造成了约为 ±０．１ｓ的信号接收偏
差，该偏差导致 ＤＤＭ中开环跟踪点定位不准确，
造成了在高度反演中约为 ±５０ｍ的趋势误差
（ＤｅｌａｙＴｒｅｎｄ）

［９］
。

由于随机偏差的存在，本文通过使用验证模

型对测量高度进行辅助修正。

２．２．３　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的误差修正
通过对误差的分析，对式（１）中计算的初步

反演的延迟距离差（Ｄｅｌａｙ）进行误差修正，得到精
确的海面高度反演结果为

ＳＳＨ＝
Ｄｅｌａｙ－Ｄｅｌａｙｅｒｒｏｒ

２ｓｉｎＡ
（１０）

式中：Ｄｅｌａｙｅｒｒｏｒ为上述所有误差因素所造成的延迟
距离误差，即

Ｄｅｌａｙｅｒｒｏｒ＝ＤｅｌａｙＲＤＥｒｒｏｒ＋ＤｅｌａｙＴｒｅｎｄ＋Ｄｅｌａｙｉｏｎ＋
　　ＤｅｌａｙＡｎｔｅｎｎａ＋Ｄｅｌａｙｔｒｏ＋Ｄｅｌａｙｔｄｓｔｒａｃｋ （１１）

表２为 Ｄｅｌａｙ的各项误差及其补正方法。
表 ２　误差因素及补正方法

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｒｒｏｒｆａｃｔｏｒｓａｎｄｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

误差项 延迟误差绝对值／ｍ 补正方法

电离层 ＜１５ 国际参考电离层模型

对流层 ＜７　 大气延迟模型

天基线姿态误差 ＜１　 ＴＤＳ１Ｍｅｔａｄａｔａ数据

ＧＰＳ卫星轨道误差 ＜３　 ＳＰ３精密星历

ＴＤＳ１卫星轨道误差 ＜２　 ＴＤＳ１Ｍｅｔａｄａｔａ数据

反射信号延迟误差 ＜１０ 反射信号几何模型

ＴＤＳ１卫星数据偏差 ＜５０ ＴＤＳ１Ｍｅｔａｄａｔａ数据

海面粗糙度 ＜１０ ＨＡＬＦ方法

２．３　验证模型的建立
在进行星载 ＧＰＳＲ海面高度反演时，需要与

实测海面数据进行对比验证，确定星载海面高度

反演的精度。由于缺乏实测数据，应用验证模型

来验证海面高度反演精度。本文使用由丹麦技术

大学开发的 ＤＴＵ１５全球平均海面模型（ＤＴＵ
ＭｅａｎＳｅａＳｕｒｆａｃｅ１５，ＤＴＵＭＳＳ１５）与 ＤＴＵ全球海潮
模型（ＤＴＵＴｉｄｅ）组成的 ＤＴＵ模型作为验证模

型
［１９］
。由验证模型得到的海面高度 ＳＳＨｍｏｄｅｌ为

ＳＳＨｍｏｄｅｌ＝ＤＴＵＭＳＳ１５＋ＤＴＵＴｉｄｅ （１２）

３　海面高度的反演结果与分析

３．１　星载 ＧＰＳＲ海面高度反演方法
３．１．１　数据筛选

本文使用 ＴＤＳ１数据来进行分析和处理，并
筛选可用数据。使用表 ３相关阈值对数据进行
筛选，且为了消除极地海冰影响，仅保留纬度

±７０°以内的数据，并去除镜面反射点位于陆地
上的观测数据和观测波形出现明显异常的

数据
［９］
。

表 ３　筛选参数及范围

Ｔａｂｌｅ３　Ｆｉｌｔｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｓｃｏｐｅ

参数　　　 保留数据范围

信噪比／ｄＢ ＞－５

天线增益／ｄＢ ＞５　

仰角／（°） ＞６０　

３．１．２　数据处理
图４为 ＴＤＳ１数据的处理流程。首先，提取

ＴＤＳ１数据并进行数据筛选；然后，对筛选后的数
据进行两方面处理。

一方面，对 ＤＤＭ数据进行相关计算。使用
ＴＤＳ１数据中的 ＤＤＭ数据（见图 ５），提取 ＤＤＭ
中多普勒频率为零的波形切片，并对该波形切片

进行归一化与插值。
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　第 １０期 张云，等：基于 ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１卫星的 ＧＰＳ反射信号海面高度反演

图 ４　ＴＤＳ１数据处理流程

Ｆｉｇ．４　ＴＤＳ１ｄａｔａｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｆｌｏｗ

图 ５　ＤＤＭ示例

Ｆｉｇ．５　ＡｎｅｘａｍｐｌｅｏｆＤＤＭ

ＤＤＭ的波形取决于反射面粗糙度和介电常
数。反射面粗糙度决定了散射面积，从而决定了

波形的延迟：通过重跟踪 ＤＤＭ中相关函数的延
迟，即取 ＤＤＭ多普勒频率为零切片中重跟踪点
所对应的延迟距离，可以确定海面镜面反射点的

反射信号相对于直射信号的波形窗口内延迟距离

（ＤｅｌａｙＲｅｔｒａｃｋ）；而 ＤＤＭ的延迟维中心点（开环跟踪
点）则为理想状态下椭球面镜面反射点的跟踪

点，可以确定椭球面镜面反射点的反射信号相对

于直 射 信 号 的 波 形 窗 口 内 延 迟 距 离 （Ｄｅ
ｌａｙＯＬＴＰ）

［９］
。本文采用标准单基地雷达技术的

ＨＡＬＦ方法［２０］
，计算归一化波形峰值前沿 ７０％能

量值处点为重跟踪点，同时计算波形延迟维的中

心点为开环跟踪点。图６为归一化能量值插值后
的波形切片示例，以及重跟踪点与开环跟踪点。

重跟踪点与开环跟踪点的横坐标分别对应了

ＤｅｌａｙＲｅｔｒａｃｋ与 ＤｅｌａｙＯＬＴＰ的取值。
在构造图１所示的反射信号几何模型中，星

载测高模型中的反射延迟距离差（Ｄｅｌａｙ）一定小
于波形跟踪窗口的延迟维距离（约为 ９３９６ｍ），
Ｒｅｆ１对应的跟踪点一定和 Ｒｅｆ２对应的开环跟踪
点落在同一个波形跟踪窗口内，因此计算 Ｄｅ
ｌａｙＯＬＴＰ与 ＤｅｌａｙＲｅｔｒａｃｋ的差，可得到椭球面镜面反射
点与海面镜面反射点的反射延迟距离差（Ｄｅｌａｙ）。
式（１）在 ＤＤＭ高度反演中可变形为
Ｄｅｌａｙ＝（Ｒｅｆ２－Ｒｅｆ１）ｃ＝ＤｅｌａｙＯＬＴＰ－ＤｅｌａｙＲｅｔｒａｃｋ

（１３）
对式（１３）进行误差修正，并结合式（２）和

式（１０），可反演得到海面高度 ＳＳＨｍｅａｓｕｒｅｄ为

ＳＳＨｍｅａｓｕｒｅｄ＝
Ｄｅｌａｙ－Ｄｅｌａｙｅｒｒｏｒ

２ｓｉｎＡ
（１４）

另一方面，通过 ＴＤＳ１数据中提供的 ＧＰＳ卫
星与 ＴＤＳ１卫星轨道数据，计算镜面反射点位置，
使用反演的海面高度 ＳＳＨｍｅａｓｕｒｅｄ，与验证模型计算
出的海面高度 ＳＳＨｍｏｄｅｌ进行对比作差，计算每个镜
面反射点的海面高度反演误差 ΔＨ，即
ΔＨ＝ＳＳＨｍｅａｓｕｒｅｄ－ＳＳＨｍｏｄｅｌ （１５）

计算全部样本的平均绝对误差（ＭｅａｎＡｂｓｏｌｕｔｅ
Ｄｅｖｉａｔｉｏｎ，ＭＡＤ），以确定本文的高度反演精度。

ＨＭＡＤ ＝
∑
ｎ

ｉ＝１
ΔＨｉ

ｎ
（１６）

式中：ＨＭＡＤ代表了全部样本的 ＭＡＤ；ｎ为样本数
量，且 ｉ＝１，２，…，ｎ。

图 ６　归一化能量值插值后多普勒频率为零的切片

Ｆｉｇ．６　ＳｌｉｃｅｗｉｔｈｚｅｒｏＤｏｐｐｌｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｆｔｅｒ

ｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｅｎｅｒｇｙｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎ

３．２　ＴＤＳ１反演结果分析
３．２．１　误差模型验证

对２．２节描述的误差模型进行验证，在实验
中随机提取单个数据段进行海面高度反演，并将

误差修正前后的结果与ＤＴＵ验证模型对比。图７
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为误差处理前后的结果对比示例。其中，红线为

该段海域的 ＤＴＵ验证模型的高度，蓝线为海面高
度初步反演结果，黄线为修正误差后的海面高度

反演结果。

在示例中，初步反演高度与 ＤＴＵ验证模型的
ＨＭＡＤ为１３．５ｍ，修正误差后的反演高度与验证模
型的 ＨＭＡＤ为 ７．１ｍ。结果表明，通过上述方法有
效修正了海面高度反演中存在的误差。

图 ７　误差修正前后的结果对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｅｒｒｏｒｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ

３．２．２　区域海面结果
使用３．１节描述的方法，对南大西洋海域的

数据进行计算，并将计算结果以经纬度 １°为单位
取平均。

图８为反演得到的该区域的平均海面高度结
果，图 ９为对应的验证模型高度。计算测量结果
与 ＤＴＵ验证模型结果的 ＨＭＡＤ，得到的初步反演精
度约为１２．８ｍ，进行误差修正后，精度约为７．３ｍ。

该区域的测量结果验证了本文使用的误差修

正方法对星载 ＧＰＳＲ海面高度反演模型修正的
可行性，可以用该方法对全球的数据进行处理并

进行精度验证。

图 ８　测量的平均海面高度（南大西洋海域）

Ｆｉｇ．８　Ｍｅａｎｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ（ＳｏｕｔｈＡｔｌａｎｔｉｃ）

图 ９　验证模型的平均海面高度（南大西洋海域）

Ｆｉｇ．９　Ｍｅａｎｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｏｆｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｍｏｄｅｌ（ＳｏｕｔｈＡｔｌａｎｔｉｃ）

３．２．３　全球海面结果和精度分析
本文使用的 ＴＤＳ１数据的时间范围为 ２０１８

年４月 １０日至 ２０１８年 ４月 ３０日，观测数据约
２００万个，使用 ３．１．１节提到的方法进行数据筛
选，得到满足条件的数据约为８０万个。在数据计
算后，筛除数据结果中的明显异常点（式（１５）中
的海面高度反演误差 ΔＨ绝对值大于１００ｍ）。

得到海面高度计算结果后，将结果以经纬度

１°为单位进行平均，得到每经纬度的平均海面测
量高度，并计算对应的 ＤＴＵ验证模型高度。测量
所得到的海面高度与验证模型海面高度在全球范

围内呈现出一致性。对总体结果进行分析，计算

全部样本的 ＨＭＡＤ，其中误差修正前的 ＨＭＡＤ为
８．５２ｍ，误差修正后的 ＨＭＡＤ为６．０５ｍ。

３．２．１节是单个数据段的结果，没有经过平
均计算，３．２．２节是区域海面的 １°平均结果，
３．２．３节是全球海面的 １°平均结果。由于计算方
法（是否采用平均算法）和样本数量不同（区域海

面样本数约为 １２万，全球海面样本数约为
８０万），在误差修正前后 ＭＡＤ及相应的提升精度
差别较大。

本文着重将全球海面的测量结果与验证模型

结果的 ＭＡＤ进行统计。如图 １０所示，统计结果
接近正态分布，误差修正前，有 ６４．７７％的数据观
测精度处于 －２０～２０ｍ间，误差修正后的数据中
有８０．８９％的观测精度处于 －２０～２０ｍ。误差主
要来源于接收机轨道的不准确性、系统误差和电

离层模型误差等。在处理接收机轨道误差时，模

型建立仍会出现一些新的误差；并且在实验中，信

噪比和天线增益对精度的影响也极为明显，这些

问题导致了系统误差的出现。本文使用的是

ＨＡＬＦ方法，该方法是对海面长期观测的经验模
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图 １０　反演得到的全球平均海面高度误差统计

Ｆｉｇ．１０　Ｅｒｒｏｒｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｇｌｏｂａｌａｖｅｒａｇｅｓｅａｓｕｒｆａｃｅ

ｈｅｉｇｈｔｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｒｅｔｒｉｅｖａｌ

型，是对大量粗糙海面所造成的漫反射情况进行

分析所建立。因此，ＨＡＬＦ方法并不完美适用于
所有海域，会产生由该模型引起的误差。同时，本

文使用的电离层模型基于 ＩＲＩ２０１６模型，ＩＲＩ２０１６
模型的误差会对电离层延迟造成影响，引起电离

层模型误差。为防止修正过度，本文中天基线姿

态误差预估的比理论实际值小，且 ＴＤＳ１卫星在
运动中会造成天基线姿态的不确定性，该不确定

性会导致天基线姿态误差的不规则变化。在研究

中发现，测量结果与验证模型存在着固定误差，出

现固定误差的原因及补正方式需要进一步的

研究。

４　结 束 语

星载 ＧＰＳＲ的海面高度反演的研究刚刚起
步，国内外相对于海面高度反演的研究较少，作为

被动接收遥感的星载 ＧＰＳＲ技术具有低成本和
全球范围监测等优点，在海面高度反演领域有很

大的发展前景。

本文在机载 ＧＰＳＲ海面高度反演的研究基
础上，结合星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的可行性，
研究了星载 ＧＰＳＲ海面高度反演模型，并将反演
模型中的各类误差进行了分析，找到各类误差产

生的具体原因及修正方法，建立了误差模型，提高

了星载 ＧＰＳＲ海面高度反演精度。本文使用了
ＴＤＳ１卫星的约 ２００万个数据（筛选后实际使用
约８０万个数据）进行海面高度反演实验，反演结
果与 ＤＴＵ验证模型对比，误差修正前的海面高度
反演的平均绝对误差约为 ８．５２ｍ，误差修正后的
海面高度反演的平均绝对误差约为 ６．０５ｍ，提升
了约２．４７ｍ精度。结果表明，本文使用的误差模
型修正的星载ＧＰＳＲ海面高度反演模型能够较准
确地反演全球海面高度。

由于 ＴＤＳ１数据主要用途并非海面高度反
演，卫星接收机并未对高度反演进行优化，对高度

反演精度造成了限制。未来可通过继续优化重跟

踪算法，使用针对海面高度反演的卫星接收机等

方式对星载 ＧＰＳＲ海面高度反演的精度进行
提升。
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（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＳｈａｎｇｈａｉＯｃｅａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１３０６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈａｎｇｈａｉＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１１０９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆｕｓｉｎｇＧＰＳＲｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ（ＧＰＳＲ）ｍｅａｓｕｒｅｄｄａｔａｔｏｅｓｔａｂｌｉｓｈｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｏｒｎｅ
ｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｌａｒｅｓｔｕｄｉｅｄａｎｄｉｔｓｖａｌｉｄｉｔｙｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄ．ＴｈｅｄａｔａｏｆＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１（ＴＤＳ
１）ａｎｄｔｈｅｒｅｔｒｉｅｖａｌｔｅｃｈｎｉｑｕｅｏｆＤｅｌａｙＤｏｐｐｌｅｒＭａｐ（ＤＤＭ）ｗｅｒｅｕｓｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｅｒｒｏｒｓｉｎｔｈｅｒｅｔｒｉｅｖａｌｏｆ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｏｒｎｅＧＰＳＲｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔ，ａｎｄｔｈｅｅｒｒｏｒｍｏｄｅｌｓｗｅｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．ＴｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｏｒｎｅＧＰＳＲ
ｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｌｗａｓｏｐｔｉｍｉｚｅｄ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅＤＴＵ１５ｇｌｏｂａｌｍｅａｎｓｅａｓｕｒｆａｃｅａｎｄｓｅａ
ｔｉｄｅｍｏｄｅｌｗａｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＭｅａｎＡｂｓｏｌｕｔｅＤｅｖｉａｔｉｏｎ
（ＭＡＤ）ｏｆｔｈｅｇｌｏｂａｌｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｉｎｖｅｒｓｉｏｎｍｏｄｅｌｉｓ
６．０５ｍｅｔｅｒｓ，ａｎｄｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｂｙａｂｏｕｔ２９％，ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆＳＳＴｉｎｖｅｒ
ｓｉｏｎ．ＴｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｈａｖｅｃｅｒｔａｉｎｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｆｏｒｐｒｏｍｏｔｉｎｇｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｂｏｒｎｅＧＮＳＳＲｅｆｌｅｃｔｏ
ｍｅｔｒｙ（ＧＮＳＳＲ）ｉｎｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＧＮＳＳＲｅｆｌｅｃｔｏｍｅｔｒｙ（ＧＮＳＳＲ）；ｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｏｒｎｅ；ｓｅａｓｕｒｆａｃｅｈｅｉｇｈｔｉｎｖｅｒｓｉｏｎ；ｐｒｅｃｉｓｉｏｎ
ａｎａｌｙｓｉｓ；ＴｅｃｈＤｅｍｏＳａｔ１（ＴＤＳ１）　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１０１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０２３１４：２２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０２３．１２２６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（４１３７６１７８，４１４０１４８９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｈｙａｎｇ＠ｓｈｏｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：１９４９１９５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３７４

基于残缺图像样本的生成对抗网络图像修复方法

李海燕１，黄和富１，郭磊１，，李海江２，陈建华１，李红松１

（１．云南大学 信息学院，昆明 ６５００００；　２．云南省交通投资建设集团有限公司，昆明 ６５００００）

　　摘　　　要：针对大面积图像修复缺失严重时，需要完整且高质量训练样本的问题，提出
了一种将残缺或含噪图像样本作为训练集的双生成器深度卷积生成对抗网络（ＤＧＤＣＧＡＮ）模
型。构建两个生成器和一个鉴别器以解决单一生成器收敛慢的问题，用残缺图像样本作为训

练集，通过交叉计算、搜索损失区域类似的图像信息作为训练生成模型的样本，收敛速度更快。

鉴别器损失函数改进为输出的 Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎ距离，使用自适应估计算法优化生成器损失函数和
鉴别器损失函数的模型参数，最小化两两图像之间的总距离差，使用鉴别模型和修复图像总距

离变化均方差最小化两个指标优化修复结果。在 ４个公开数据集上进行主客观实验，结果表
明：所提方法能使用残缺图像样本作为训练集，有效实现大面积失真图像的修复，且收敛速度

和修复效果优于现有图像修复方法。

关　键　词：图像修复；残缺图像样本；深度卷积生成对抗网络；Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎ距离；总距
离变化均方差

中图分类号：ＴＰ３９１．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０１９４９１０

　　图像修复是将图像或视频中丢失或损坏部分
重建的过程。常见的图像修复方法主要有 ２类：
传统的修复方法

［１１０］
和基于神经网络或深度神经

网络学习的修复方法。

传统的修复方法根据图像的边缘、纹理和结

构，利用图像中的残留信息推断被破坏的内容，完

成图像修复。例如，文献［１２］提出了流体动力学
修复方法，使用边界梯度匹配法对小面积缺失图

像修复。文献［３５］提出了以范例 ｐａｔｃｈ为基础
的几何构造修复方法。文献［６７］提出了最近邻
搜索图像的修复方法。这些方法能实现小面积的

图像修复，但大多只重视局部图像的协调性，较少

考虑全局协调性，如果图像的结构和内容复杂，或

图像损坏的面积较大，往往不能完整地修复图像

的特征。Ｈａｙｓ和 Ｅｆｒｏｓ［８］提出了图像补全算法，
在数据库中寻找语义和结构相似图像区域修补损

坏区域，该算法完全是数据驱动，不需要用户标

记，但需要从数据库进行精确匹配，当测试场景与

任何数据库图像有显著差异时，很容易失败。为

了重建大面积缺失图像的合理结构，Ｎａｚｅｒｉ等［１０］

提出了一种两阶段对抗式的边缘连接模型，能实

现大面积缺失的图像修复，但需要有完整的样本

提取图像的边缘，否则无法完成修复。

为了实现大面积图像缺失的修复，文献［１１
１６］提出了基于神经网络图像修复方法。这类方法
克服了传统方法不能修复图像特征和图像连贯性

的缺点，但需要完整且精度高的训练样本。例如，

Ｐａｔｈａｋ等［１５］
提出了一种基于上下文像素预测驱动

的图像修复方法，通过上下文编码器理解整个图像

的内容，对丢失部分进行假设，修复的结构失真度

较高。Ｂｒｏｃｋ等［１７］
提出了训练大规模生成对抗网

络（ＧｅｎｅｒａｔｉｖｅＡｄｖｅｒｓａｒｉａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＧＡＮ）的方法，
使用数据截断、正交正则化等技巧，保证大规模训

练样本 ＧＡＮ训练的稳定性。Ａｈｍａｄｉ等［１８］
提出了

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjMNzrdFlYlK4TJgk70i13BeC0HPe_1L7ehmK-fC3Xk-15nEAskAW45S8RJ5-A93jlcC_9dZXEMVor7iGbtf4z4ly8HmRMH1gYME-dQYN80Rpw==&uniplatform=NZKPT
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新的训练 ＧＡＮ的方法，称为 ＡｍｂｉｅｎｔＧＡＮ，在３个
基准数据集和各种测量模型上作了大量的定性和

定量改进。为了解决一般深度神经网络向修复区

域引入伪影和噪声的问题，Ｄｅｍｉｒ和 Ｕｎａｌ［９］提出了
一种基于 ＧＡＮ框架的图像修复方法，捕获图像纹
理的局部连续性和全局特征，明显提高了大面积缺

失的图像修复精度。随着 ＧＡＮ的发展，通过半监
督或大规模的完整图像样本的训练，可生成高精

度、人眼无法分辨的修复结果
［１９２２］

。但是现有的基

于深度学习的图像修复方法，大多需要高精度和完

整的前期训练样本。在实际修复图像中，找到高质

量且完整的样本图像的成本很高，而且很多待修复

图像根本没有完整的训练样本。

综上所述，现有图像修复方法存在大面积修

复质量低或需要大量完整且高质量的训练样本及

收敛慢的缺陷。为解决以上问题，本文提出了双

生成器深度卷积生成对抗网络（ＤＧＤＣＧＡＮ）模
型；主要创新在于：①提出了包含双生成器的深度
卷积生成对抗网络模型，以残缺或含噪图像样本

作为训练集，无需完整或高质量训练样本；②计算
两两图像之间的鉴别器输出的 Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎ距离，
提高模型稳定性，计算修复图像总距离变化均方

差最小化优化修复结果；③使用空洞卷积替换标
准卷积，减少模型的参数量。

１　生成对抗网络模型
Ｇｏｏｄｆｅｌｌｏｗ等［１６］

提出 ＧＡＮ模型框架，ＧＡＮ
模型通过学习数据的分布将低维的随机分布样本

映射生成高维空间样本，鉴别器网络模型学习区

别真实样本和生成样本，建立最大和最小机制联

合训练生成和鉴别网络。模型的对抗损失函数为

Ｍｉｎ
Ｇ
Ｍａｘ
Ｄ
Ｖ（Ｇ，Ｄ）＝Ｅｐｄａｔａ（ｘ）［ｌｏｇ２（Ｄ（ｘ））］＋

　　Ｅｐｚ（ｚ）［ｌｏｇ２（１－Ｄ（Ｇ（ｚ）））］ （１）
式中：Ｖ（Ｇ，Ｄ）为对抗损失函数；ｘ为输入概率分布为
ｐｄａｔａ的真实图像；ｚ为概率为ｐｚ的正态分布数据。

　　ＧＡＮ模型结构如图 １所示。ＧＡＮ模型的目
标损失函数最小化生成图像分布和真实图像分布

的 ＫＬ（ＫｕｌｌｂａｃｋＬｅｉｂｌｅｒ）散度，且最大化两者的 ＪＳ
（ＪｅｎｓｅｎＳｈａｎｎｏｎ）散度，会导致模型梯度不稳定。
Ａｒｊｏｖｓｋｙ等［２１２２］

提出 ＷＧＡＮ解决 ＧＡＮ训练不稳
定问题，使用 Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎ距离［２３］

代替复杂函数计

算，提高计算速率和模型稳定性。ＷＧＡＮ的目标
损失函数为

ｍｉｎ（－Ｅｚ～ｐ（ｚ）（Ｄ（Ｇ（ｚ））））

ｍｉｎ（－Ｅｘ～ｐｄａｔａ（ｘ）（Ｄ（ｘ））＋

　　Ｅｚ～ｐ（ｚ）（Ｄ（Ｇｚ～ｐ（ｚ）（ｚ
{

））））

（２）

ＧＡＮ中鉴别器学习真实图像的分布优化模
型参数，不断优化训练和真实图像相似的生成图

像。本文依据 Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎ距离的优点来构造鉴
别器目标损失函数。

图 １　ＧＡＮ模型训练
Ｆｉｇ．１　ＧＡＮｍｏｄｅｌｔｒａｉｎｉｎｇ

２　ＤＧＤＣＧＡＮ模型
本文模型包含 ２个生成网络 Ｇ１（ｚ１）、Ｇ２（ｚ２）

和１个鉴别器网络 Ｄ（·），如图 ２所示。在原图
上加上随机高斯分布生成的掩膜后得到残缺图

像，将一组残缺图像输入生成模型 Ｇ，通过映射关
系 ｆ（ｚ）产生随机分布修复 ｇｉ和 ｇｊ。对抗训练生
成网络和鉴别网络，多次迭代后，得到生成网络和

鉴别网络最优的修复网络模型。相比一般的

ＧＡＮ模型，本文中训练集图像为残缺图像，有２个
生成模型，相比单个生成器的结构，本文网络可以

更快地遍历到最优的网络参数和结构，理论上收

敛速度是单个生成器的 ２倍。ＤＧＤＣＧＡＮ模型的
结构如图２所示。

图 ２　ＤＧＤＣＧＡＮ的网络结构

Ｆｉｇ．２　ＮｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＤＧＤＣＧＡＮ
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　　对提出的模型结构作消融性分析，主要的结
构为 Ｇ１（·）和 Ｇ２（·）、Ｄ（·），生成对抗网络
需要一个生成器和鉴别器，由于训练集为残缺图

像，不同图像之间丢失位置不同，单个生成器不能

学习到图像的完整结构，且迭代到一定次数时，生

成器和鉴别器的损失值波动极大，模型不稳定且无

法学习到损失区域的图像信息。假设生成的残缺

图像中有已知的分布 ｐ（ｘｉ），通过残缺图像的集合
｛ｙ１，ｙ２，…，ｙｎ｝得到概率分布ｐ（ｙｉ），从已有的变量
中构建输入概率分布ｐ（ｘｉ）的生成模型。生成模型
用于生成图像残缺部分，模型中的 ｆ（·）表示对应
的映射关系，图２中的映射函数和卷积函数如下：

ｙ＝ｆ（ｘ）＝σ（∑ｗＴ·ｘ＋ｂ） （３）

式中：σ（·）表示潜在的网络层函数关系；ｗ、ｂ为
根据输入图像大小而变化的矩阵：

ｗ＝

ｗ０，０ ｗ０，１ ｗ０，２ …

ｗ１，０ ｗ１，１ ｗ１，２ …

ｗ２，０ ｗ２，１ ｗ２，２ …













   

ｂ＝

ｂ０
ｂ１
ｂ２



































（４）

残缺图像样本中残缺部分可以从其他图像中

学习，因此构造了 ２个生成器网络。交替训练
２个生成器网络时，残缺图像样本 ｛ｙ１，ｙ２，…，ｙｎ｝
中的残缺部分在另一个生成器中有 １／ｐ（ｙｉ）的概
率可以补全，为了能更清楚地说明修复原理，本文

使用同一张图片构造残缺图像。使用３通道２８×
２８的随机分布掩膜构造残缺图像，设（ｘ０，ｙ０）是
随机掩膜左下角的坐标位置，若 Ｕ０、Ｕ１是服从
（０，１）均匀分布的随机变量，掩膜正方形的坐标
生成公式为

ｘ０ ＝２８ｃｏｓ（２πＵ０） －２ｌｎ（１－Ｕ１槡 ）

ｙ０ ＝２８ｓｉｎ（２πＵ０） －２ｌｎ（１－Ｕ１槡
{

）

（５）

如图３所示，将残缺图像分为 ａ、ｂ、ｃ、ｄ四块
区域，依据图像结构、亮度、对比度的相似度，图像

缺失的区域可以从同类图像或者结构相似的图像

中学习相应的结构和参数进行修复。

通过残缺图像区域概率分布得到最优的损失

函数输出映射满足：

ｌｏｓｓ～
ｐｇ１（·）

ｐｇ１（·）＋ｐ
ｇ
２（·）

（６）

从损失函数的平衡点可知，当训练生成图像

图 ３　图像残缺分布

Ｆｉｇ．３　Ｉｍａｇｅｆｒａｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

满足 ｇ１＝ｇ２时，生成器和鉴别器最优，此时２个生
成互补完成了修复图像的生成。式（６）求得的原
始图像分布唯一地决定了生成图像的分布，即需

找到一个生成模型使生成图像分布与真实图像分

布最匹配。

１）生成器损失函数。本文模型包含 ２个生
成网络，为了使２个生成网络生成更好的样本，以
及判别网络将２个生成网络的生成样本判为相同
的概率提高，要避免 ２个生成网络的掩膜位置重
叠导致过拟合或最小化生成器损失函数失败，需

要交替最小化鉴别网络输出值。因此，生成网络

损失函数为

Ｍｉｎ
Ｇ１，Ｇ２
［－Ｅｚ１～ｐ（ｚ１）［Ｄ（Ｇ１（ｚ１））∪ Ｍ１］，

　　 －Ｅｚ２～ｐ（ｚ２）［Ｄ（Ｇ２（ｚ２）∪ Ｍ２）］］ （７）
式中：Ｍ为残缺图像。

２）鉴别器损失函数。模型训练成功的关键
在于：构造合理的鉴别器损失函数，使２个生成器
生成图像结合残缺图后让鉴别器网络判定真实的

样本。设计２个生成器互相学习，互相强化，相应
的鉴别器损失函数为

Ｍｉｎ［Ｅｚ１～ｐ（ｚ１）［Ｄ（Ｇ１（ｚ１）∪ Ｍ１）］－

　　Ｅｚ２～ｐ（ｚ２）［Ｄ（Ｇ２（ｚ２）∪ Ｍ２）］］ （８）

３　目标损失函数

在数据集上添加随机的掩膜生成残缺图像作

为训练样本，假设残缺部分可以从其他残缺图像

中找到互补的区域，构建和调优的关键是设计

２个损失函数同时满足：①使生成器生成更好的
图像；②鉴别器区分生成的图像分布和真实图像
分布。本文模型将生成图像作为真实的图像输入

鉴别器，计算两两图像之间鉴别器输出的 Ｗａｓｓｅｒ
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ｓｔｅｉｎ距离和总距离变化均方差，计算值最小的模
型即为最优的生成网络和鉴别网络。定义像素为

ｍ×ｎ的图像 ｉｍｇ１和 ｉｍｇ２，计算生成器输出图像
差别的总距离变化均方差：

ＭｉｎＳｕｍ １
ｍｎ∑

ｍ－１

ｉ＝０
∑
ｎ－１

ｊ＝０
（ｉｍｇ１（ｉ，ｊ）－ｉｍｇ２（ｉ，ｊ））( )[ ]２

（９）
生成器目标损失函数求２个生成器的鉴别模

型输出的最小化值；鉴别器目标损失函数求 ２个
生成图像的鉴别器的输出值的最小均值和鉴别器

输出的 Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎ距离：
Ｍｉｎ
Ｇ１，Ｇ２
［－Ｅｐ（ｚ１）［Ｄ（Ｇ１（·））］，

　　 －Ｅｐ（ｚ２）［Ｄ（Ｇ２（·））］］

Ｍｉｎ［ａｂｓ（Ｅｐ（ｚ１）［Ｄ（Ｇ１（·））］－

　　Ｅｐ（ｚ２）［Ｄ（Ｇ２













（·））］）］

（１０）

每一个输入生成器数组的值被设置为 １，随
着实验次数增加，生成网络会匹配到一个与原图

差别最小的网络模型。使用随机高斯向量作为生

成网络的参数初始化函数，经过多层卷积可以完

整地学习图像的结构信息，从而完成图像的修复。

２个生成网络比单个生成网络收敛速度更快。

４　方法流程

使用 Ａｄａｍ训练 ＤＧＤＣＧＡＮ模型，构建 Ｇ１和

Ｇ２两个不同的生成器网络。模型中优化器的动
量设置为０．５，迭代次数为 ５００次，所有输入样本
被等比缩放为６４×６４像素；初始化参数为：ｌｅａｒｎ
ｉｎｇ＿ｒａｔｅ＝０．０００１，ｍｏｍｅｎｔｕｍ＝０．５，ｂａｔｃｈ＿ｓｉｚｅ＝
１６，Ｎ＝６４（Ｎ为需要加载的残缺图数），ｍａｓｋｓ为
图像缺失部分掩膜（掩膜底片为黑色，缺失区域

为白色）。方法流程如下：

初始化参数：ｌｅａｒｎｉｎｇ＿ｒａｔｅ＝０．０００１，ｍｏｍｅｎ
ｔｕｍ＝０．５，ｂａｔｃｈ＿ｓｉｚｅ＝１６，Ｎ＝６４；图像掩膜。

１．加载残缺图像｛ｉｍｇ０，ｉｍｇ１，…，ｉｍｇＮ｝。
２．获取图像的未丢失部分：ＲＭ（ｘ）＝ｉｍｇ·

ｍａｓｋｓ。　
３．ｗｈｉｌｅｉｔｅｒ训练迭代次数 ｄｏ：
４．　ｆｏｒｋ＝１，２，３，…，Ｋｄ　ｄｏ：
５．　　生成维度［１，１００］随机样本矩阵

｛ｚ（ｉ）｝～ｐ（ｚｉ）作为生成器 Ｇ１的输入样本，服从
正态分布。

６．　　生成维度［１，１００］随机样本矩阵
｛ｚ（ｊ）｝～ｐ（ｚｊ）作为生成器 Ｇ２的输入样本，服从
正态分布。

７．　 　ｉｆ（ｉｔｅｒ％２＝＝０）

　　　　｛

８．　　　　 [Δ (ａｂｓ １
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
Ｄ（Ｇ１（ｚｉ )）） －

１
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
Ｄ（Ｇ２（ｚｊ ]））

９．　　　　 ｇ１，ｇ２←

Δ１
ｍｎ∑∑（ｇ１－ｇ２）[ ]２

１０．　　　　将生成的图像对应区域补到原图
ｉｍｇＮ的残缺区域，等待优化。

　　　　｝
１１．　　ｅｌｓｅ
　　　　｛
１２．　　　　对换第 ８步 Ｇ１、Ｇ２作交叉训练，

让 Ｇ１、Ｇ２同步学习。
　　　　｝
１３．　　使用 Ａｄａｍ优化算法优化生成器 Ｇ１、

Ｇ２和鉴别器 Ｄ网络结构。
１４．　　　ｅｎｄｆｏｒ
１５．　　生成维度［１，１００］随机样本矩阵

｛ｚ（ｉ）｝～ｐ（ｚｉ），服从正态分布。
１６．　　生成维度［１，１００］随机样本矩阵

｛ｚ（ｊ）｝～ｐ（ｚｊ），服从正态分布。

１７．　　 ｇ１←－

Δ１
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
Ｄ（Ｇ１（ｚｉ[ ]））

１８．　　 ｇ２←－

Δ１
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
Ｄ（Ｇ２（ｚｉ[ ]））

１９．　　使用 Ａｄａｍ优化算法优化更新生成
器 Ｇ１、Ｇ２和鉴别器 Ｄ网络结构。

２０．　ｅｎｄｗｈｉｌｅ
从方法流程可以看出，本文方法的时间复杂

度为 Ｏ（ｎｋ），与一般的 ＧＡＮ相同；说明增加了一
个生成器网络没有增加时间复杂度，但是增加了

内存占用。

５　实　验

５．１　数 据 集
本文使用了４个数据集：ＣｅｌｅｂＡ是大型的人

脸数据集，包含超过 ２０万张名人图像，图像包含
较大的姿态变化和杂乱的背景

［２４］
；ＭＮＩＳＴ是２８×

２８的手写数字数据集，训练集包含 ６万个示例，
测试集有１万个示例［２５］

；ＳＶＨＮ是３２×３２的门牌
号数据集，图像是小的裁剪数字，有超过 ６０万张
数字图像

［２４］
；Ｃｉｆａｒ１０是３２×３２大小的１０种不同

类型的图像，由 ６万张彩色图像组成，训练图像
５万张，测试图像１万张［２５］

。
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５．２　实验环境
实验使用 Ａｎａｃｏｎｄａ搭建的 ｐｙｔｈｏｎ３．６环境，基

于ｔｅｎｓｏｒｆｌｏｗ１．１４的ＧＰＵ版本实现ＧＡＮ框架，网络
训练硬件环境为：ＮＶＩＤＩＡ的 ＧｅｆｏｒｃｅＲＴＸ２０８０内
存１６ＧＢ，显存８ＧＢ，主频３．６ＧＨｚ的服务器。

５．３　模型训练
为了验证模型修复的有效性，选取了３幅不同

的图像，随机放置２８×２８的白色正方形遮蔽块，将
输入样本顺序打乱作为训练集。分别给出了 ３幅
图像迭代训练的实验结果，如图４～图６所示。

图 ４　兔子训练样本流程

Ｆｉｇ．４　Ｒａｂｂｉｔｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｆｌｏｗ

图 ５　ＭＮＩＳＴ数字的残缺图像

Ｆｉｇ．５　ＩｎｃｏｍｐｌｅｔｅｉｍａｇｅｏｆＭＮＩＳＴｎｕｍｂｅｒ
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图 ６　熊的训练图像样本

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｏｆｂｅａｒｓ

　　图 ４～图 ６对比可以看出，添加了白色掩膜
的图像（见图４～图６的图（ａ））被随机打乱顺序，
随着训练次数的增加，逐渐从大面积的损失中恢

复出原图像，图（ｂ）中含有较为明显的掩膜块；
图（ｃ）和图（ｄ）中随着训练次数增加，掩膜块逐渐
消失；图（ｅ）很好地还原出原图像。随着迭代次
数的增加，鉴别器网络和生成器网络的损失函数

逐渐优化残缺部分的图像。图７为图６样本训练
损失函数在优化过程中的变化曲线。

图７中，训练样本随着迭代次数的增加，ｇ＿
ｌｏｓｓ统计２个生成器的均值，数值先快速下降，然
后发生平缓变化，ｄ＿ｌｏｓｓ下降一点之后开始平缓
变换。随着生成函数的损失值逐渐变小，鉴别函

数损失值变大后逐步调整，输入的残缺图像逐渐

图 ７　随迭代次数增加损失函数和修复效果

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｉｎｐａｉｎｔｉｎｇａｓｔｈｅ

ｎｕｍｂｅｒｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓｉｎｃｒｅａｓｅｓ

得到修复。从图 ８中可以看出，当函数训练迭代
１５０次之后，损失值浮动无很大的波动，表明模型
稳定性较好；图 ８中单个生成器的损失函数值波
动较大，模型训练不稳定。

图 ８　使用单个生成器时模型损失函数变化

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｏｆｍｏｄｅｌｌｏｓｓｖａｌｕｅｓｗｈｅｎｕｓｉｎｇ

ｓｉｎｇｌｅｇｅｎｅｒａｔｏｒ

５．４　实验结果
分别选取 ＣｅｌｅｂＡ、Ｃｉｆａｒ１０、ＳＶＨＮ中的部分

图像覆盖 ２８×２８的白色掩膜后作为模型的输
入。训练的学习率为 ０．０００１，经过 １５００次的
迭代和编码后，加载训练的生成文件，输入数据

集的残缺图像，最终得到修复结果，如图 ９～
图 １１所示。

通过以上数据集修复结果可以看出，本文模

型不但可以修复简单结构的数字，对结构、特征复

杂的人脸等图像也有很好的修复效果。
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图 ９　ＣｅｌｅｂＡ数据集修复效果对比

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｐａｉｎｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｏｆＣｅｌｅｂＡｄａｔａｓｅｔ

图 １０　Ｃｉｆａｒ１０数据集修复效果对比

Ｆｉｇ．１０　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｐａｉｎｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｏｆＣｉｆａｒ１０ｄａｔａｓｅｔ

图 １１　ＳＶＨＮ数据集中门牌号修复效果对比

Ｆｉｇ．１１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｐａｉｎｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｏｏｒｎｕｍｂｅｒｉｎＳＶＨＮｄａｔａｓｅｔ

５．５　质量评价
为了进一步验证本文方法的有效性和高精度

性，对比５种方法来验证有效性。图 １２（ｂ）为中
心被 ３２×３２掩膜覆盖的残缺图像，ＦＭＭ［１］是基
于快速行进的修复方法，ＰＭ［４］是利用图片中的其
他区域来恢复边缘区域的方法，ＧＡＮ＿１［２６］是改进
ＧＡＮ模型激活函数的方法，ＧＡＮ＿２［２７］是对 ＧＡＮ
模型的目标函数添加负反馈系数的方法，ＳＩ［２０］是
基于经典生成对抗网络的修复方法。

从图１２中可以看出，ＦＭＭ方法修复大面积
的缺失存在大量模糊区域，不能修复丢失的区域；

ＰＭ未能修复图像的整体结构，有明显的拖影；ＳＩ
方法能修复图像的结构，但结果与原图像存在色

差，如 ＳＩ的修复结果会出现白色的斑块，这是由
于模型不稳定造成的；ＧＡＮ＿１未能根本上解决
ＧＡＮ网络不稳定、不收敛的问题，修复图像存在
色斑，修复图像不完整，在同样的迭代次数的情况

下，修复效果不如 ＧＡＮ＿２方法和本文方法；ＧＡＮ＿２
对 ＷＧＡＮ添加反馈系数，一定程度上改善了网络
的性能，但修复图仍然存在明显色斑；本文方法修

复的图像完整修复了缺失区域的结构，且修复质

量高。
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图 １２　修复方法效果对比

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｓｕｌｔｓｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｐａｉｎｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓ

　　为了更加客观地比较几种修复方法，计算了
图１２中各方法修复结果的峰值信噪比（ＰＳＮＲ）和
结构相似度 （ＳＳＩＭ），如表１所示。

　　从表１可知，在同等训练次数条件下，本文方
法修复结果的 ＰＳＮＲ和 ＳＳＩＭ数值都高于其他的
方法，说明本文方法的修复结果更接近原始图像。

表 １　不同方法的 ＰＳＮＲ和 ＳＳＩＭ 对比

Ｔａｂｌｅ１　ＰＳＮＲ／ＳＳＩＭ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

方法　　
ＰＳＮＲ ＳＳＩＭ

Ｃａｒ Ｂｌａｃｋｍａｎ Ｈｏｒｓｅ Ｃａｒ Ｂｌａｃｋｍａｎ Ｈｏｒｓｅ

ＦＭＭ［１］ ２４．４９ ２２．２５ ２３．０３ ０．７９ ０．７３ ０．７５

ＰＭ［４］ ２３．３９ ２０．４０ ２３．９８ ０．７２ ０．７０ ０．７６

ＳＩ［２０］ ３１．１２ ４０．３９ ３８．３５ ０．９７ ０．９６ ０．９１

ＧＡＮ＿１［２６］ ２４．５４ ２５．５７ ２２．７９ ０．９１ ０．９１ ０．８３

ＧＡＮ＿２［２７］ ３０．３８ ３６．２２ ３７．９８ ０．９４ ０．９１ ０．９５

本文方法 ３２．１９ ４１．０６ ３８．５９ ０．９９ ０．９９ ０．９７

６　结　论

１）本文方法用残缺图像作为训练样本，能实
现大面积失真图像的修复。

２）生成器和鉴别网络中使用空洞卷积代替
标准卷积，减少模型的参数量，加快了收敛速度。

３）本文方法通过最小化修复图像总距离变
化均方差优化结果，改善了修复细节。

为了使方法能用于大面积不规则真实图像修

复，仍需优化模型结构，改进损失函数。
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１８１０．１０１０８．

［１９］ＳＡＬＩＭＡＮＳＴ，ＧＯＯＤＦＥＬＬＯＷ Ｉ，ＺＡＲＥＭＢＡ Ｗ，ｅｔａｌ．Ｉｍ

ｐｒｏｖｅｄｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｆｏｒｔｒａｉｎｉｎｇＧＡＮｓ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅ ｏｎ ＮｅｕｒａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ Ｓｙｓｔｅｍｓ，２０１６：

２２３４２２４２．

［２０］ＺＨＵＪＹ，ＰＡＲＫＴ，ＩＳＯＬＡＰ，ｅｔａｌ．Ｕｎｐａｉｒｅｄｉｍａｇｅｔｏｉｍａｇｅ

ｔｒａｎｓｌａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｃｙｃｌｅｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥

２０１７ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ．Ｐｉｓｃａ

ｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１７４５３０７８．

［２１］ＡＲＪＯＶＳＫＹＭ，ＣＨＩＮＴＡＬＡＳ，ＢＯＴＴＯＵＬ．ＷａｓｓｅｒｓｔｅｉｎＧＡＮ

［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１７０１２６）［２０２００７２５］．ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／

ａｂｓ／１７０１．０７８７５．

［２２］ＡＲＪＯＶＳＫＹＭ，ＢＯＴＴＯＵ Ｌ．Ｔｏｗａｒｄｓｐｒｉｎｃｉｐｌｅｄｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒ

ｔｒａｉｎｉｎｇｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１７０１

１７）［２０２００７２５］．ｈｔｔｐｓ：∥ａｒｘｉｖ．ｏｒｇ／ａｂｓ／１７０１．０４８６２．

［２３］ＣＨＥＮＹ，ＨＵＨ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｅｍａｎｔｉｃｉｍａｇｅｉｎ

ｐａｉｎｔｉｎｇｗｉｔｈＧＡＮｓ：Ｐｒｏｇｒｅｓｓｉｖｅｉｎｐａｉｎｔｉｎｇ［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＰｒｏｃｅｓｓ

ｉｎｇＬｅｔｔｅｒｓ，２０１９，４９（３）：１３５５１３６７．

［２４］ＬＩＵＺ，ＬＵＯＰ，ＷＡＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇｆａｃｅａｔｔｒｉｂｕｔｅｓｉｎ

ｔｈｅｗｉｌｄ［Ｃ］∥ ２０１５ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍ

ｐｕｔｅｒＶｉｓｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１５：３７３０３７３８．

［２５］ＬＥＣＵＮＹ，ＢＯＴＴＯＵＬ，ＢＥＮＧＩＯＹ，ｅｔａｌ．Ｇｒａｄｉｅｎｔｂａｓｅｄｌｅａｒｎ

ｉｎｇａｐｐｌｉｅｄｔｏｄｏｃｕｍｅｎｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

ＩＥＥＥ，１９９８，８６（１１）：２２７８２３２４．

［２６］李雪瑾，李昕，徐艳杰．基于生成对抗网络的数字图像修复

技术［Ｊ］．电子测量与仪器学报，２０１９，３３（１）：４０４６．

ＬＩＸＪ，ＬＩＸ，ＸＵＹＪ．Ｄｉｇｉｔａｌｉｍａｇｅｒｅｓｔｏｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄ

ｏｎｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃ

ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎ，２０１９，３３（１）：４０４６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２７］李天成，何嘉．一种基于生成对抗网络的图像修复算法

［Ｊ］．计算机应用与软件，２０１９，３６（１２）：１９５２００．

ＬＩＴＣ，ＨＥＪ．Ａｎｉｍａｇｅｉｎｐａｉｎｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｇｅｎｅｒａ

ｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓａｎｄＳｏｆｔ

ｗａｒｅ，２０１９，３６（１２）：１９５２００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｉｍａｇｅｉｎｐａｉｎｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｉｍａｇｅ
ｓａｍｐｌｅｓｉｎｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔｗｏｒｋ

ＬＩＨａｉｙａｎ１，ＨＵＡＮＧＨｅｆｕ１，ＧＵＯＬｅｉ１，，ＬＩＨａｉｊｉａｎｇ２，ＣＨＥＮＪｉａｎｈｕａ１，ＬＩＨｏｎｇｓｏｎｇ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｎｅｅｒｉｎｇ，ＹｕｎｎａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｋｕｎｍｉｎｇ６５００００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＹｕｎｎａｎＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓＩｎｖｅｓｔｍｅｎｔａｎｄＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎＧｒｏｕｐＣｏ．，Ｌｔｄ．，Ｋｕｎｍｉｎｇ６５００００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＡｍｏｄｅｌｏｆＤｏｕｂｌｅＧｅｎｅｒａｔｏｒＤｅｅｐＣｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌＧｅｎｅｒａｔｉｖｅＡｄｖｅｒｓａｒｉａｌＮｅｔｗｏｒｋ（ＤＧＤ
ＣＧＡＮ），ｗｈｉｃｈｕｓｅｓｔｈｅｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｏｒｎｏｉｓｙｓａｍｐｌｅｉｍａｇｅａｓｔｈｅｔｒａｉｎｉｎｇｓｅｔ，ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅ
ｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｓｅｒｉｏｕｓｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｏｆｌａｒｇｅａｒｅａｉｍａｇｅｉｎｐａｉｎｔｉｎｇ，ｃｏｍｐｌｅｔｅａｎｄｈｉｇｈｑｕａｌｉｔｙｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓａｒｅ
ｆｒｅｑｕｅｎｔｌｙｒｅｑｕｉｒｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｓｈａｒｄｔｏａｃｑｕｉｒｅ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｓｉｎｇｌｅｇｅｎｅｒａｔｏｒｉｓｓｌｏｗ．
Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｗｏｇｅｎｅｒａｔｏｒｓａｎｄａｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｏｒａｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｉｍａｇｅｔｒａｉｎｉｎｇｓｅｔｉｓｕｓｅｄｔｏ
ｃｒｏｓｓｃａｌｃｕｌａｔｅａｎｄｓｅａｒｃｈｔｈｅｉｍａｇｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｉｍｉｌａｒｔｏｔｈｅｌｏｓｓａｒｅａａｓｔｈｅｓａｍｐｌｅｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ，ｗｈｉｃｈａｃｈｉｅｖｅｓｆａｓｔｅｒｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄ．Ｔｈｅｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｏｒｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄｔｏｂｅｔｈｅ
Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｔｈｅｏｕｔｐｕｔ．Ｔｈｅａｄａｐｔｉｖｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｕｓｅｄｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
ｆｏｒｇｅｎｅｒａｔｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｙｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅ
ｔｗｅｅｎｔｗｏｓｅｔｓｏｆｉｍａｇｅｓｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｍａｇｅｉｓｏｐｔｉｍｉｚｅｄｂｙｄｉｓｃｒｉｍｉｎａｔｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄ
ｍｉｎｉｍｉｚｉｎｇｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｔｏｔａｌｄｉｓｔａｎｃｅｃｈａｎｇｅｏｆａｇｒｏｕｐｏｆｒｅｐａｉｒｅｄｉｍａｇｅｓ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓａｒｅｐｅｒ
ｆｏｒｍｅｄｏｎｆｏｕｒｐｕｂｌｉｃｄａｔａｓｅｔ，ｔｈｅｓｕｂｊｅｃｔｉｖｅａｎｄｏｂｊｅｃｔｉｖｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ
ｔｈａｔｕｓｅｓｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｓａｍｐｌｅｓａｓｔｒａｉｎｉｎｇｄａｔａｃａｎｒｅｓｔｏｒｅｌａｒｇｅａｒｅａｏｆｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｉｍａｇｅｓｗｉｔｈｆａｓｔｅｒｃｏｎｖｅｒ
ｇｅｎｃｅｓｐｅｅｄａｎｄｂｅｔｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｉｎｉｍａｇｅｉｎｐａｉｎｔｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｍａｇｅｉｎｐａｉｎｔｉｎｇ；ｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｉｍａｇｅｓａｍｐｌｅｓ；ｄｅｅｐｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｅｎｅｒａｔｉｖｅａｄｖｅｒｓａｒｉａｌｎｅｔ
ｗｏｒｋ；Ｗａｓｓｅｒｓｔｅｉｎｄｉｓｔａｎｃｅ；ｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｏｔａｌｄｉｓｔａｎｃｅｃｈａｎｇｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１０２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１１２３１４：５４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１１２３．１３０３．００３．ｈｔｍｌ
　 Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍｓ： “Ｆａｍｏｕｓ Ｔｅａｃｈｅｒ” ｏｆＹｕｎｎａｎ １００００ Ｔａｌｅｎｔｓ Ｐｒｏｇｒａｍ；Ｂａｓｉｃ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｋｅｙ ＰｒｏｊｅｃｔｏｆＹｕｎｎａｎ Ｐｒｏｖｉｎｃｅ

（２０２１０１ＡＳ０７００３１）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８６１０４５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｅｉ＿ｇｕｏ＠ｙｎｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２１年 １０月
第４７卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７２１；录用日期：２０２００９２５；网络出版时间：２０２０１００６１６：４９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９３０．１７０７．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：山东省自然科学基金 （ＺＲ２０１７ＭＦ０３６）；国防科技项目基金 （Ｆ０６２１０２００９）；山东省高等学校青年创新团队发展计划

（２０２０ＫＪＮ００３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｄｉｈｏｄ＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：戴洪德，郑伟伟，郑百东，等．基于ＩＦＯＡ的ＭＥＭＳ加速度计无转台标定［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：
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基于 ＩＦＯＡ的 ＭＥＭＳ加速度计无转台标定
戴洪德，郑伟伟，郑百东，戴邵武，王瑞

（海军航空大学，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：为提高微机电系统（ＭＥＭＳ）加速度计的标定效率并降低对高精度转台的依
赖，提出一种基于改进果蝇优化算法（ＩＦＯＡ）的 ＭＥＭＳ加速度计无转台标定方法。首先，根据
模观测标定法原理将加速度计标定问题转化为非线性函数优化问题。然后，针对经典果蝇优

化算法存在的只能搜索正参数及搜索步长固定的不足，对味道浓度判定值及搜索步长进行改

进，使改进后的算法具有全局参数搜索及可变步长 ２种性能，并利用 Ｒｏｓｅｎｂｒｏｃｋ函数进行测
试，结果表明，ＩＦＯＡ相比于经典果蝇优化算法具有全局参数寻优范围及更高的寻优精度。最
后，将 ＩＦＯＡ应用于求解加速度计待标定参数的非线性函数优化问题，并将结果与牛顿迭代法
和粒子群优化（ＰＳＯ）算法进行对比。仿真结果表明：ＩＦＯＡ在求解精度方面比牛顿迭代法提高
了１～３个数量级；在运行稳定性方面比牛顿迭代法和 ＰＳＯ算法分别提高了３０％和３４％，在运
行时间方面分别减小了１５．２％和４３．６％；在加速度计无转台标定方面具有良好的应用价值。

关　键　词：微机电系统（ＭＥＭＳ）；加速度计；标定；模观测法；果蝇优化算法（ＦＯＡ）
中图分类号：Ｖ２４１．６２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０１９５９１０

　　近年来，随着微机电系统（ＭｉｃｒｏＥｌｅｃｔｒｏＭｅ
ｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍ，ＭＥＭＳ）的不断发展，越来越多的
ＭＥＭＳ惯性测量元件（ＩＭＵ）开始出现在个人消费
领域，并逐渐得到消费者及工程技术人员的关注。

相比于传统的惯性导航器件，ＭＥＭＳ加速度计具
有体积小、成本低等优势，使得其在行人导航、医

疗救援、影视制作等方面具有广阔的应用前

景
［１］
。尽管具有上述优势，ＭＥＭＳ加速度计也存

在着测量精度较低的不足，这成为制约其发展的

一个重要因素
［２］
。对于提高 ＭＥＭＳ加速度计的

测量精度，现阶段主要有２个方向：①提高 ＭＥＭＳ
器件的制造和封装精度；②对 ＭＥＭＳ加速度计的
测量参数进行标定，利用标定参数对测量误差进

行补偿
［３］
。由于 ＭＥＭＳ器件的制造和封装精度

受加工设备的精度所限，短期内无法得到较大提

高，研究人员主要将重点放在对 ＭＥＭＳ加速度计
进行标定这个研究方向。

对于 ＭＥＭＳ加速度计的标定，较为成熟的方
法是依托实验室三轴高精度转台，使 ＭＥＭＳ加速
度计处于多个给定位置，通过对重力加速度输入

及加速度计输出进行对比，从而标定出加速度计

的各个参数，典型的多位置标定方法有六位置

法
［４］
、十二位置法

［５］
及二十四位置法

［６］
等。尽管

基于转台的多位置标定方法标定精度较高，但其标

定时需要昂贵的高精度转台，标定时间长、程序复

杂，不适用于消费级 ＭＥＭＳ加速度计应用场景。
荷兰学者 Ｌｔｔｅｒｓ等［７］

提出一种无需依赖转

台的标定方法，称为模观测标定法，利用三轴加速

度计静止时输出的模值与重力加速度相等的原理

建立方程组，将标定问题转化为非线性方程组求

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjMNzrdFlYlK4TJgk70i13BeC0HPe_1L7ehmK-fC3Xk-15nEAskAW45Sd3g0lX0odJa5iCfEZOQ4dpVggr-rKTFR_7PFbO_wKApVl93G0zvL9w==&uniplatform=NZKPT
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解问题。进一步地，将非线性方程组左右两端相

减，构成以非线性方程组的解为自变量的非线性

函数，当非线性函数通过迭代优化取得最小值 ０
时，即代表原非线性方程组有解，非线性函数此时

的自变量即是非线性方程组的解。通过该方法，

标定问题即可转换成函数的优化问题。在模观测

标定法原理的基础上，瑞典学者 Ｓｋｏｇ［８］、意大利
学者 Ｆｒｏｓｉｏ［９］及加拿大学者 Ｑｕｒｅｓｈｉ［１０］等采用牛
顿迭代法优化关于待标定参数的非线性函数，得

到较高精度的标定效果。捷克学者 Ｓｉｐｏｓ［１１］运用
ＬｅｖｅｎｂｅｒｇＭａｒｑｕａｒｄｔ算法和 ＴｈｉｎＳｈｅｌｌ算法优化
非线性函数，得到待标定参数，并将 ２种算法与
ＭＡＴＬＡＢ中的优化函数 ｆｍｉｎｕｎｃ进行对比，验证
了２种算法的可行性，且两者具有更高的求解效
率。但上述算法由于计算中涉及求解海森矩阵及

矩阵求逆运算，计算较为复杂且容易出现矩阵奇

异问题。近年来，随着计算机技术的快速发展，在

求解非线性优化问题领域中出现了很多智能优化

算法。粒子群优化 （ＰＳＯ）算法［１２１４］
、遗 传算

法
［１５１６］

及自适应遗传算法
［１７］
等相继应用到基于

模观测标定法原理的加速度计标定问题的求解

中，为加速度计标定提供了新的思路。但遗传算

法存在计算量大、算法复杂、精度较低的问题，而

ＰＳＯ算法易陷入局部极点［１８］
。

Ｐａｎ［１９］于２０１２年提出一种新的群智能优化
算法，称为果蝇优化算法（ＦｒｕｉｔＦｌｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＦＯＡ），将其应用于企业财务困境模型
的训练并进行测试，具有很好的收敛性及分类预

测能力。Ｄａｉ等［２０２１］
通过增加象限判别条件改进

果蝇优化算法的寻参范围，其中，文献［２１］将改
进算法应用于舰船甲板 ＩＭＵ布局优化问题，通过
实验验证了算法的有效性，之后，文献［２２］又提
出一种具有联合搜索策略的增强果蝇优化算法，

该算法基于原算法提出协作组搜索及记忆搜索策

略，并结合梯度下降法进行搜索，确保算法不陷入

局部最优，并用测试函数验证了其鲁棒性和收敛

性。近年来，果蝇优化算法及其改进型算法被广

泛应用于 ＰＩＤ参数寻优［２３］
、用电量预测

［２４］
及无

人机路径规划
［２５］
等问题中，其实用性得到有效检

验。由于果蝇优化算法及其改进型算法原理简

单、计算量小并且寻优精度高，这些优点使得其在

ＭＥＭＳ加速度计无转台标定中具有更好的应用效
果及使用价值。

针对 ＭＥＭＳ加速度计无转台标定问题，本文
提出了一种基于改进果蝇优化算法（Ｉｍｐｒｏｖｅｄ
ＦｒｕｉｔＦｌｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＩＦＯＡ）的 ＭＥＭＳ

加速度计无转台标定方法。首先，建立加速度计

输出模型，利用模观测标定法建立含有加速度计

待标定参数的非线性函数。然后，针对经典果蝇

优化算法存在的只能搜索正参数及搜索步长固定

的不足，对味道浓度判定值及搜索步长进行改进，

提出改进型算法———ＩＦＯＡ，利用 Ｒｏｓｅｎｂｒｏｃｋ函数
对 ＩＦＯＡ及经典果蝇优化算法进行仿真测试，验
证了 ＩＦＯＡ在参数寻优范围及寻优精度方面的性
能优势。最后，利用 ＩＦＯＡ求解得到加速度计待
标定参数，通过与牛顿迭代法和 ＰＳＯ算法进行对
比，验证了 ＩＦＯＡ求解标定问题的精确性、稳定性
及快速性。

１　基于模观测的 ＭＥＭＳ加速度计
标定

１．１　ＭＥＭＳ加速度计的输出模型
ＭＥＭＳ加速度计在工作过程中的实际输出值

并不等于加速度输入值，两者存在一定的误差。

误差包括确定性误差和随机误差 ２类，确定性误
差主要由零偏、刻度因子、安装误差构成，是加速

度计的主要误差
［２６］
。因此，主要针对这 ３项误差

的标定展开研究，并且假设安装误差角为小角度，

因而加速度计的输出模型可以近似写为

Ｎａｘ
Ｎａｙ
Ｎ











ａｚ

≈

Ｓａｘ ０ ０

０ Ｓａｙ ０

０ ０ Ｓ











ａｚ

１ －γａｘｚ γａｘｙ

γａｙｚ １ －γａｙｘ
－γａｚｙ γａｚｘ











１

·

　　

ｆｂｘ
ｆｂｙ
ｆ











ｂｚ

＋

ｂａｘ
ｂａｙ
ｂ











ａｚ

＋

ｎａｘ
ｎａｙ
ｎ











ａｚ

（１）

式中：上标 ｂ为载体坐标系，ａ为安装坐标系；
［Ｎａｘ　Ｎ

ａ
ｙ　Ｎ

ａ
ｚ］
Ｔ
为加速度计的实际输出；Ｓａｉ（ｉ＝

ｘ，ｙ，ｚ）为刻度因子；［ｆｂｘ　ｆ
ｂ
ｙ　ｆ

ｂ
ｚ］
Ｔ
为比力在载体

坐标系中的表示；［ｂａｘ　ｂ
ａ
ｙ　ｂ

ａ
ｚ］
Ｔ
为加速度计的零

偏；［ｎａｘ　ｎ
ａ
ｙ　ｎ

ａ
ｚ］

Ｔ
为加速度计的测量噪声；

１ －γａｘｚ γａｘｙ

γａｙｚ １ －γａｙｘ
－γａｚｙ γａｚｘ











１

为小角度条件下的安装关

系矩阵。

为简化表达，式（１）可以进一步写为
Ｎａ ＝Ｋａ·ｆ

ｂ＋ｂａ ＋ｎａ （２）

式中：Ｋａ ＝

Ｓａｘ －Ｓａｘγ
ａ
ｘｚ Ｓａｘγ

ａ
ｘｙ

Ｓａｙγ
ａ
ｙｚ Ｓａｙ －Ｓａｙγ

ａ
ｙｘ

－Ｓａｚγ
ａ
ｚｙ Ｓａｚγ

ａ
ｚｘ Ｓ











ａ

ｚ

。

０６９１
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　第 １０期 戴洪德，等：基于 ＩＦＯＡ的 ＭＥＭＳ加速度计无转台标定

１．２　模观测标定法原理
模观测标定法的基本原理是：在静止条件下，

三轴加速度计上输出的加速度模值等于重力加速

度的模值。该方法最早由荷兰学者 Ｌｔｔｅｒｓ等［７］

于１９９８年提出。三轴加速度计在静止条件下，只
感受地球的重力加速度，测量得到的比力输出满

足如下关系：

Ｃｎｂｆ
ｂ＝－ｇｎ （３）

式中：Ｃｎｂ为载体坐标系到导航坐标系的方向余弦

矩阵；ｆｂ为载体坐标系中加速度计的比力输出；ｇｎ

为导航坐标系下的重力加速度。

对式（３）两端同时取模值［１７］
，可以得到

ｆｂ ＝ Ｃｎｂｆ
ｂ ＝ －ｇｎ ＝ｇ （４）

根据式（４）可知，静止条件下的加速度计输
出模值与姿态无关，恒等于当地重力加速度的模

值
［２７］
。根据式（２），可知

ｆｂ＝Ｋ－１ａ（Ｎ
ａ －ｂａ －ｎａ） （５）

代入式（４），可得

ｆｂ ＝ Ｋ－１ａ（Ｎ
ａ －ｂａ －ｎａ） ＝ｇ （６）

对式（６）两边同时平方，得到

ｆｂ ２ ＝（Ｋ－１ａ（Ｎ
ａ －ｂａ －ｎａ））Ｔ（Ｋ－１ａ（Ｎ

ａ －ｂａ －

　　ｎａ））＝ｇ２ （７）
式（７）即为含有加速度计待标定参数的一个

非线性方程，由于上述非线性方程具有多个待求

解参数，需要建立多个非线性方程才能对所有参

数进行求解。通过对加速度计静态时多个位置的

观测，可以得到非线性方程组从而实现对所有参

数的求解。而对非线性方程组的求解，可以进一

步将其转化为非线性函数优化问题，式（７）转化
得到的代价函数

［２８］
为

Ｌ（θａ）＝∑
ｎｐ

ｈ＝１
（（ｆｂ）ｈ

２－ｇ２）２ （８）

式中：θａ＝［Ｋ
－１
ａ 　ｂ

ａ
］为待标定参数；ｎｐ为观测的

位置数。

通过优化方法，求解代价函数（８）的最优值，
代价函数取得最优值时所得到的参数即是加速度

计待标定参数。

在应用模观测标定法进行加速度计静态多位

置标定时，加速度计标定的结果并不具有唯一性。

根据式（６），不考虑噪声的情况下，任意静态位置
加速度计输出满足：

ＫＡＮ
ａ －Ｂ ＝ｇ （９）

式中：ＫＡ＝Ｋ
－１
ａ ；Ｂ＝Ｋ

－１
ａ ｂ

ａ
。

在式（９）两边同时左乘 Ｃｎｂ ，Ｃ
ｎ
ｂ为任意方向

余弦矩阵，可以得到

Ｃｎｂ ＫＡＮ
ａ －Ｂ ＝ Ｃｎｂ ｇ （１０）

整理可得

Ｋ′ＡＮ
ａ －Ｂ′＝ｇ （１１）

式中：Ｋ′Ａ＝Ｃ
ｎ
ｂＫＡ；Ｂ′＝Ｃ

ｎ
ｂＢ。

从式（１１）可以得出，方程（９）的解并不唯一。
因此为保证标定结果的唯一性，通过对加速

度计参数坐标系进行明确定义
［２９］
，使安装关系矩

阵表示为：

１ ０ ０

γａｙｚ １ ０

－γａｚｙ γａｚｘ









１

，则 Ｋａ可以表示为

Ｋａ ＝

Ｓａｘ ０ ０

Ｓａｙγ
ａ
ｙｚ Ｓａｙ ０

－Ｓａｚγ
ａ
ｚｙ Ｓａｚγ

ａ
ｚｘ Ｓ











ａｚ

＝

ｋ１ ０ ０

ｋ２ ｋ３ ０

ｋ４ ｋ５ ｋ










６

（１２）
下面证明采用上述形式 Ｋａ能够使标定结果

唯一。在不考虑噪声的情况下，式（７）可以化
简为

（Ｎａ －ｂａ）ＴＭａ（Ｎ
ａ －ｂａ）＝ｇ２ （１３）

式中：Ｍａ ＝（Ｋ
－１
ａ）

ＴＫ－１ａ。
记 Ｋａ的逆阵为

Ｋ－１ａ ＝

ｋ′１ ０ ０

ｋ′２ ｋ′３ ０

ｋ′４ ｋ′５ ｋ′










６

（１４）

则

Ｍａ ＝（Ｋ
－１
ａ）

ＴＫ－１ａ ＝

　　

ｋ′２１ ＋ｋ′
２
２ ＋ｋ′

２
４ ｋ′２ｋ′３＋ｋ′４ｋ′５ ｋ′４ｋ′６

ｋ′２ｋ′３＋ｋ′４ｋ′５ ｋ′２３ ＋ｋ′
２
５ ｋ′５ｋ′６

ｋ′４ｋ′６ ｋ′５ｋ′６ ｋ′２











６

（１５）

由式（１３）解得 Ｍａ后，在已知 Ｋａ各元素符号

的情况下，可以唯一求解 Ｋ－１ａ 各元素，由此可以
唯一求解 Ｋａ，也即可以求解得到确定的加速度计
待标定参数。

２　果蝇优化算法及其改进

２．１　果蝇优化算法

果蝇优化算法由 Ｐａｎ［１９］于２０１２年首次提出，
是一种基于果蝇觅食行为推演出寻求全局优化的

群智能优化新算法。果蝇通过敏锐的嗅觉搜寻周

围环境中的食物，并与果蝇群体中的其他个体共

享味道浓度信息，通过比较得到拥有最佳味道浓

度信息的果蝇位置，之后果蝇群体利用视觉向该

位置飞去，随后继续展开搜索。果蝇群体搜索食

物示意图如图１所示。
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图 １　果蝇群体搜索食物示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｏｏｄｓｅａｒｃｈｂｙｆｒｕｉｔｆｌｙｇｒｏｕｐ

　　图１中，果蝇群体的规模为４，共进行 Ｎ＋１次
搜索，（Ｘｉｊ，Ｙｉｊ）代表每只果蝇的位置，ｉ代表第 ｉ次
搜索，ｊ代表每次搜索中的第 ｊ只果蝇。第 １次搜
索中，４只果蝇从 Ｏ点出发，分别通过嗅觉向 ４个
位置飞去，通过计算和比较，得到果蝇４所在的位
置（Ｘ１４，Ｙ１４）为第１次搜索最佳味道浓度位置（假
设每次搜索果蝇４所在位置均为最佳味道浓度位
置），因此所有果蝇利用视觉向果蝇 ４所在位置
（Ｘ１４，Ｙ１４）飞去，随后果蝇群体从位置（Ｘ１４，Ｙ１４）开
始第 ２次搜索。以此类推，最后图 １中的每个黑
色球即代表每次搜索的最佳味道浓度位置，每条

黑色有向线段即代表每次搜索的最佳飞行路径，

所有黑色有向线段就构成了果蝇群体搜寻食物的

最佳飞行路径，最终果蝇群体搜寻到食物。

果蝇优化算法的计算步骤如下：

步骤１　根据问题求解需要设定果蝇群体的
规模 ｎ、迭代次数 Ｍａｘｇｅｎ或者求解精度 ε，并随机
初始化果蝇群体的位置信息（Ｘ＿ａｘｉｓ，Ｙ＿ａｘｉｓ）。

步骤２　对果蝇群体的每个个体赋予随机的
搜索方向和距离：

Ｘｉ＝Ｘ＿ａｘｉｓ＋ＲａｎｄｏｍＶａｌｕｅ

Ｙｉ＝Ｙ＿ａｘｉｓ＋ＲａｎｄｏｍＶａｌｕｅ

　　ＲａｎｄｏｍＶａｌｕｅ∈ （－１，１
{

）

（１６）

步骤３　计算群体中每只果蝇的味道浓度判
定值，其大小为果蝇个体与原点距离 Ｄｉｓｔｉ的倒数：

Ｓｉ＝
１
Ｄｉｓｔｉ

＝ １
Ｘ２ｉ ＋Ｙ

２

槡 ｉ

（１７）

步骤４　将得到的味道浓度判定值分别代入
到味道浓度判定函数中，求出每个果蝇所处位置

的味道浓度。

Ｓｍｅｌｌｉ＝Ｆｕｎｃｔｉｏｎ（Ｓｉ） （１８）
步骤５　通过比较找到果蝇群体中的最小味

道浓度及其所对应的最佳位置。

［ｂｅｓｔＳｍｅｌｌ　ｂｅｓｔＩｎｄｅｘ］＝ｍｉｎ（Ｓｍｅｌｌｉ） （１９）
步骤 ６　记录本次寻优得到的最小味道浓

度，群体中的所有果蝇利用视觉向最佳位置飞去，

作为下一次迭代寻优的初始位置。

Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ＝ｂｅｓｔＳｍｅｌｌ
Ｘ＿ａｘｉｓ＝Ｘ（ｂｅｓｔＩｎｄｅｘ）
Ｙ＿ａｘｉｓ＝Ｙ（ｂｅｓｔＩｎｄｅｘ{

）

（２０）

步骤７　进行下一次迭代寻优，重复上述步
骤，每代得到的最小味道浓度与上一代进行对比，

若小于上代，则继续执行步骤 ６，否则重新执行步
骤２～步骤５，直到达到设定的迭代次数或者优化
精度。

通过设定多组果蝇群体，使其进行同时搜索，

就可以实现对具有多参数的非线性函数的优化

求解。

２．２　改进果蝇优化算法
由２．１节算法步骤可以看到，果蝇优化算法

中味道浓度判定值为距离的倒数，将其应用于标

定参数求解中时，最终解得的值即为加速度计待

标定的参数。在实际应用中，待标定的参数既有

正数也有负数，而味道浓度判定值根据算法设定

只能为正值，因此需要对果蝇优化算法进行改进

才可适用于加速度计标定参数求解。

另一方面，在 Ｐａｎ［１９］提出的果蝇优化算法
中，其搜索 ＲａｎｄｏｍＶａｌｕｅ步长只在固定取值范围
（－１，１）之间，即搜索半径固定为 １，这就导致对
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于不同的实际问题，搜索半径可能出现不匹配的

情况。搜索半径如果相对初值来说过小，则其对

味道浓度判定值的影响很小，会导致算法陷入局

部最优；而当搜索半径相对初值来说过大时，会出

现过早收敛，求解精度降低。针对上述不足，提出

改进型算法———ＩＦＯＡ，对步骤 ２中个体搜索方式
改进如下：

Ｘｉ＝Ｘ＿ａｘｉｓ＋ｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈ

ｓｔｅｐｌｅｎｇｔｈ＝ＲａｎｄｏｍＶａｌｕｅ·Δ·αｐ

　　ＲａｎｄｏｍＶａｌｕｅ∈（－１，１
{

）

（２１）

式中：Δ为初始化时设定的搜索半径；α为搜索半
径权重系数，α∈（０，１）；ｐ为精确度系数，其计算
方式如下：

ｐ＝
０ Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ≥ σ
１－［ｌｇ（Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ）］ Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ＜{ σ

（２２）

其中：Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ为寻优得到的最小味道浓度；σ为
精确度阈值；［·］为取整函数。

对步骤３中味道浓度判定值的计算方法改进
如下：

Ｓｉ＝Ｘｉ （２３）
上述 ＩＦＯＡ相比于果蝇优化算法的优势主要

体现在以下２点：
１）通过设置αｐ，使原先的固定半径搜索转化

为可变半径搜索，当最小味道浓度 Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ大于
设定的精确度阈值 σ时，仍以固定半径进行搜
索；而当 Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ小于设定的精确度阈值 σ时，
精确度系数 ｐ将随着 Ｓｍｅｌｌｂｅｓｔ的变小而变大，从
而使搜索半径不断缩小，有效避免了固定半径搜

索容易出现的早熟收敛现象，从而保证了 ＩＦＯＡ
兼具全局优化性能和局部优化性能。

２）用 Ｘｉ替换 １／Ｄｉｓｔｉ作为味道浓度判定值
Ｓｉ，使得 Ｓｉ取值范围变为（－∞，＋∞），从而实现
算法对于负参数的求解。

ＩＦＯＡ流程如图２所示。
上述算法是针对单参数的非线性函数进行优

化的 ＩＦＯＡ，而对于具有多参数的非线性函数优化
问题，如加速度计标定问题，就需要在算法中设置

多个果蝇种群，使每个果蝇种群搜索一个参数，多

个种群同时进行搜索时，就可以对多参数的非线

性函数进行优化，并求解得到多个待定参数。多

种群 ＩＦＯＡ示意图如图３所示。
在图 ３中，果蝇群体的规模为 ４，（Ｘｉｋｊ）代表

每只果蝇的位置，ｉ代表第 ｉ次搜索，ｋ代表第 ｋ组
果蝇种群，ｊ代表每组种群中第 ｊ只果蝇，Ｓ１～Ｓｋ
表示 ｋ个参数。

第１次搜索中，所有组果蝇种群中的 ４个果

图 ２　ＩＦＯＡ流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

蝇都同时搜索随机距离，得到每只果蝇的位置

（Ｘ１ｋｊ）值。首先取各组种群中果蝇 １的值作为参
数的值，即（Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｋ）＝（Ｘ１１１，Ｘ１２１，…，Ｘ１ｋ１），
代入代价函数 Ｆｕｎｃｔｉｏｎ中得到 Ｓｍｅｌｌ１１，之后依次
取各组种群中果蝇 ２、果蝇 ３、果蝇 ４重复上述计
算，共得到 Ｓｍｅｌｌ１１、Ｓｍｅｌｌ１２、Ｓｍｅｌｌ１３、Ｓｍｅｌｌ１４四个味
道浓度值，找出其中的最小味道浓度值，同时记录

取得最小味道浓度值时对应的值（即 １，２，３，４中
的其中一个值），并将（Ｘ１１ｊ，Ｘ１２ｊ，…，Ｘ１ｋｊ）作为下
次搜索的初始值，随后重复上述过程开始进行迭

代搜索，直到达到设定迭代次数或者寻优精度，由

此可对多参数非线性函数进行优化求解。尽管算

法在比较寻优的过程中，会存在参数间互相干扰

的问题，但由于算法搜索的随机性和广泛性，该问

题不会影响最终的优化结果。
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图 ３　多种群 ＩＦＯＡ示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｕｌｔｉｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２．３　仿真分析
ＩＦＯＡ相比于果蝇优化算法具有参数寻优范

围扩大及寻优精度提升的优势，下面以 Ｒｏｓｅｎｂｒｏ
ｃｋ函数对 ＩＦＯＡ进行测试。Ｒｏｓｅｎｂｒｏｃｋ函数的数
学形式为

ｆ（ｘ）＝∑
Ｄ－１

ｉ＝１
［１００（ｘ２ｉ －ｘｉ＋１）

２＋（ｘｉ－１）
２
］

　　ｘ∈ ＲＮ （２４）
此函数为典型的非凸函数，主要应用于测试

优化算法的寻优性能。当 Ｄ＝３时，此函数只有
一个最小值，在（ｘ１，ｘ２，ｘ３）＝（１，１，１）处取得，因

此这里取 Ｄ＝３进行算法测试［３０］
。

为使该函数适用于所述算法的对比分析，对

该函数的表达式进行适当修改，使其在（ｘ１，ｘ２，
ｘ３）＝（－１，－１，－１）时取得最小值 ０。修改后的
函数表示如下：

ｆ（ｘ）＝∑
２

ｉ＝１
［１００（（ｘｉ＋２）

２－（ｘｉ＋１＋２））
２＋

　　（ｘｉ＋１）
２
］　ｘ∈ ＲＮ （２５）

为更好对比 ＩＦＯＡ的性能，分别对果蝇优化
算法、全参数果蝇优化算法及全参数变步长果蝇

优化算法进行对比分析。其中，全参数果蝇优化

算法只是对果蝇优化算法改进了参数的寻优范

围，仅具有全局参数（－∞，＋∞）搜索的性能，而
全参数变步长果蝇优化算法即是提出的 ＩＦＯＡ，具
有全局参数搜索及可变步长２种性能。在相同的

条件下，分别使用上述 ３种果蝇优化算法对修改
后的 Ｒｏｓｅｎｂｒｏｃｋ函数进行寻优测试，得到三者的
收敛曲线如图４所示。

为定量比较，对 ３种果蝇优化算法进行 １００
次蒙特卡罗仿真，３种算法计算得到的最优值、对
应参数的平均值及最优值、对应参数的均方根误

差分别如表１和表２所示。
由图４、表１和表２可以看出，在收敛速度方

面，定义的全参数果蝇优化算法及全参数变步长

果蝇优化算法具有更快的收敛速度，两者迭代到

第１０代之后就可以收敛到理想的精度，而果蝇优
化算法收敛速度较慢，且优化过程中容易受到局

图 ４　三种果蝇优化算法收敛曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｒｅｅｆｒｕｉｔｆｌｙ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
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表 １　三种果蝇优化算法计算得到的平均值

Ｔａｂｌｅ１　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｍｅａｎｏｆｔｈｒｅｅｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

参数
果蝇优化

算法

全参数果蝇

优化算法

全参数变步长

果蝇优化算法

ｘ１ ７．１６７８ －０．９９９４ －０．９９９９
ｘ２ ０．４２７１ －０．９９８８ －０．９９９７
ｘ３ ０．０５９３ －０．９９７５ －０．９９９４

ｆ（ｘ） ４０．４２７ ６．１７×１０－４ ３．７０×１０－７

表 ２　三种果蝇优化算法计算得到的均方根误差

Ｔａｂｌｅ２　Ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｒｅｅ

ｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

参数
果蝇优化

算法

全参数果蝇

优化算法

全参数变步长

果蝇优化算法

ｘ１ ８．４３７９ ７．００×１０－３ ２．７１×１０－４

ｘ２ １．４２８４ １．４１×１０－２ ５．４０×１０－４

ｘ３ １．０５９３ ２．８６×１０－２ １．１０×１０－３

ｆ（ｘ） ５２．０５５ １．１０×１０－３ １．８７×１０－６

部最优值的干扰，从而出现阶梯状的优化收敛曲

线；在优化精度方面，由于果蝇优化算法参数无法

收敛到 －１，无法达到最优值，基本失去优化效果。
而对于后２种算法，由于具有全局参数搜索性能，
参数能够收敛到接近 －１，其最优值也能达到理想
精度，具有较好的优化效果。特别地，相比于全参

数果蝇优化算法，全参数变步长果蝇优化算法由

于又具有可变步长的性能，其最优值的计算精度

提升了３个数量级，且参数值更接近 －１，均方根

误差更小。在计算量方面，由于果蝇优化算法的

复杂度主要与种群数量和迭代次数有关，而全参

数变步长果蝇优化算法在这２个参数方面均未改
变，上述对果蝇优化算法的改进不会增加复杂度。

而在实际测试中，由于后２种算法用 Ｘｉ直接替换

了１／ Ｘ２ｉ＋Ｙ
２

槡 ｉ作为味道浓度判定值，运行时只需

生成 Ｘｉ的随机步长，而无需生成 Ｙｉ的随机步长
并且减少了对 Ｙｉ计算，后 ２种算法计算量更小，
运行时间更短。果蝇优化算法、全参数果蝇优化

算法和全参数变步长果蝇优化算法的平均运行时

间分别为０．２３ｓ、０．１６ｓ和０．２０ｓ。

３　基于 ＩＦＯＡ的 ＭＥＭＳ加速度计
标定

　　为验证 ＩＦＯＡ在加速度计标定方面的有效
性，模拟了 １２个静态位置下加速度计的输入、输
出数据，分别运用牛顿迭代法、ＰＳＯ算法及 ＩＦＯＡ
进行仿真，并对仿真结果进行对比分析。其中，

ＩＦＯＡ的参数设置为 Δ＝１×１０４，α＝０．２５，σ＝
１００，ｎ＝１０，ｋ＝９，共有果蝇 ９０个，ＰＳＯ算法的粒
子数为９０，３种算法的优化精度均设置为 ε＝１×
１０－１０。为避免结果的偶然性，对上述 ３种算法分
别进行多次仿真实验，并取标定成功结果的平均

值进行对比，仿真得到的加速度计各参数标定结

果及标定误差如表３所示。
表 ３　三种优化算法加速度计各参数标定结果及标定误差

Ｔａｂｌｅ３　Ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｔｈｒｅｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ

标定参数 真值
牛顿迭代法 ＰＳＯ算法 ＩＦＯＡ

标定值 相对误差／％ 标定值 相对误差／％ 标定值 相对误差／％

刻度

因子

Ｓａｘ ４．５８７４０×１０５　 　４．５８７３９×１０５ －０．０００２ ４．５８７４０×１０５ ０　　　 　４．５８７４０×１０５ ０　　　
Ｓａｙ ４．５６２８０×１０５　 ４．５６２８０×１０５ ０ ４．５６２８０×１０５ ０　　　 ４．５６２８０×１０５ ０　　　
Ｓａｚ ４．５２８４０×１０５　 ４．５２８４０×１０５ ０ ４．５２８４０×１０５ ０　　　 ４．５２８４０×１０５ ０　　　

安装

误差

γａｙｚ －７．１５３９４×１０－４　 －７．２５４４５×１０－４ 　１．４０５０ －７．１５３８８×１０－４　 －０．０００８　 －７．１５３３５×１０－４ －０．００８２　
γａｚｙ １．０３２８８×１０－３ １．０２６８９×１０－３ －０．５７９９ １．０３２８９×１０－３ ０．００１０ １．０３２８５×１０－３ －０．００２９
γａｚｘ １．４０５４９×１０－３ １．４１０１４×１０－３ ０．３３０８ １．４０５４８×１０－３ －０．０００７ １．４０５５１×１０－３ ０．００１４

零偏

ｂａｘ －４．２７４８０×１０３　　 －４．２７６０２×１０３　 　０．０２８５ －４．２７４７９×１０３　 －０．０００２　 －４．２７４８１×１０３　 ０．０００２
ｂａｙ －２．３５４２０×１０４　　 －２．３５４３１×１０４ ０．００４７ －２．３５４２０×１０４ ０ －２．３５４２０×１０４ ０
ｂａｚ －４．４７８２０×１０３　　 －４．４７５３４×１０３ －０．０６３９ －４．４７８２１×１０３ ０．０００２ －４．４７８１４×１０３ －０．００１３

　　从表 ３的标定结果及相应标定误差可以看
出，在给定求解精度下，牛顿迭代法能够标定出加

速度计的各参数，并且在刻度因子标定方面效果

较好，但其在安装误差及零偏标定方面效果一般。

而 ＰＳＯ算法与 ＩＦＯＡ均作为智能群搜索算法，对
于加速度计各参数均具有较好的标定效果，标定

误差较小，达到了较理想的水平。相比于牛顿迭

代法，两者在安装误差和零偏参数标定方面精确

度提升了１～３个数量级。

三种算法进行标定的平均运行时间及其成功

率如表４所示。
表 ４　三种优化算法标定平均运行时间及成功率

Ｔａｂｌｅ４　Ａｖｅｒａｇｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔｉｍｅａｎｄｓｕｃｃｅｓｓｒａｔｅｏｆ

ｔｈｒｅｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

优化算法 标定平均运行时间／ｓ 标定成功率／％

牛顿迭代法 ８．３６ ７０

ＰＳＯ算法 １２．５６ ６６

ＩＦＯＡ ７．０９ １００

５６９１
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　　从表４可以看出，在给定求解精度下，牛顿迭
代法的平均运行时间为 ８．３６ｓ，但由于在标定过
程中牛顿迭代法容易出现矩阵奇异现象，导致优

化问题无法求解，标定成功率为 ７０％，牛顿迭代
法应用于加速度计无转台标定具有一定的局限

性。而ＰＳＯ算法平均运行时间为１２．５６ｓ，尽管标
定过程中不存在矩阵奇异问题，但容易出现早熟

收敛的问题，导致标定成功率为 ６６％。ＩＦＯＡ平
均运行时间为 ７．０９ｓ，由于在标定过程中不存在
矩阵奇异及早熟收敛的问题，标定成功率为

１００％。因此，相比于牛顿迭代法和 ＰＳＯ算法，
ＩＦＯＡ具有更少的运行时间及稳定性。

尽管 ＩＦＯＡ在参数标定精确度方面比牛顿迭
代法有所提升，在运行时间方面比 ＰＳＯ算法有所
提高，但其参数标定精确度与 ＰＳＯ算法相比没有
明显提高，运行时间与牛顿迭代法相比也没有明

显缩短，主要是因为算法仅设置了单一的搜索半

径。这个算法局限性导致不同数量级的待标定参

数，在搜索初期需要较长的时间才能收敛到各自

的真值附近，同时这也导致不同参数在各自真值

附近的波动范围较大，难以进一步提高标定精确

度。在下一步的研究中，可以考虑在算法中针对

不同数量级的待标定参数，设置不同数量级的搜

索半径，从而使标定参数能够迅速收敛到真值附

近，同时也能够对参数收敛的波动范围进行一定

限制，提高标定精确度。

４　结　论

１）提出的ＩＦＯＡ相比于果蝇优化算法具有参
数搜索范围广、收敛速度快、优化精度高、运行时

间短的性能优势。

２）对加速度计标定的仿真结果显示，ＩＦＯＡ相
比于牛顿迭代法在求解精度方面提高了１～３个数
量级；由于不存在矩阵奇异及早熟收敛的问题，

ＩＦＯＡ在运行稳定性方面比牛顿迭代法和 ＰＳＯ算
法分别提高了３０％和３４％，在运行时间方面分别
减小了１５．２％和 ４３．６％。对于算法存在的局限
性，在后续的研究中可以考虑设计多搜索半径算

法，对不同标定参数设置不同搜索半径，从而进一

步提高 ＩＦＯＡ的标定精确度并缩短运行时间。
３）提出的基于 ＩＦＯＡ的 ＭＥＭＳ加速度计无

转台标定方法具有精度高、稳定性好、解算时间短

的优点，且无需依赖高精度转台，适用范围广、成

本低，在消费级 ＭＥＭＳ加速度计简易标定方面具
有良好的应用价值。
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［１２］ＣＡＩＱ，ＳＯＮＧＮ，ＹＡＮＧＧ，ｅｔａｌ．Ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｐｏｓｉｔｉｏｎｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＳｃｉｅｎｃｅ，２０１３，２４（１０）：１０５００２．

［１３］戴邵武，王克红，戴洪德．基于 ＰＳＯ算法的加速度计快速标

定方法［Ｊ］．电光与控制，２０１４，２１（１２）：５７６０．

ＤＡＩＳＷ，ＷＡＮＧＫＨ，ＤＡＩＨＤ．Ａｒａｐｉｄｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

ｆｏｒａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｂａｓｅｄｏｎＰＳＯａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＥｌｃｔｒｏｎｉｃｓＯｐｔｉｃｓ＆

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１４，２１（１２）：５７６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＰＯＤＤＡＲＳ，ＫＵＭＡＲＡ．ＳｃａｌｅｆｒｅｅＰＳＯｆｏｒｉｎｒｕｎａｎｄｉｎｆｉｅｌｄ

ｉｎｅｒｔｉａｌｓｅｎｓｏｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，２０１９，１４７：１０６８４９．

［１５］杨管金子，李建辰，黄海，等．基于遗传算法的加速度计免
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　第 １０期 戴洪德，等：基于 ＩＦＯＡ的 ＭＥＭＳ加速度计无转台标定

转台标定方法［Ｊ］．中国惯性技术学报，２０１７，２５（１）：１１９

１２３．　

ＹＡＮＧＧＪＺ，ＬＩＪＣ，ＨＵＡＮＧＨ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｔｕｒｎｔａｂｌｅｃａｌｉｂｒａ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｒｅｅａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｂａｓｅｄｏｎｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｉｎｅｓｅＩｎｅｒｔｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，２５（１）：１１９

１２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＣＵＩＸ，ＬＩＵＣ，ＳＨＩＧ，ｅｔａｌ．Ａ ｎｅｗｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ＭＥＭＳａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓｗｉｔｈｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥２０１７ＩＥＥＥ

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｅａｌＴｉｍｅＣｏｍｐｕｔｉｎｇａｎｄＲｏｂｏｔｉｃｓ

（ＲＣＡＲ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：２４０２４５．

［１７］高爽，张若愚．基于自适应遗传算法的 ＭＥＭＳ加速度计快

速标定方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（１０）：

１９８２１９８９．

ＧＡＯＳ，ＺＨＡＮＧＲＹ．ＲａｐｉｄｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆＭＥＭＳａｃ

ｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｂａｓｅｄｏｎａｄａｐｔｉｖｅＧＡ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（１０）：１９８２

１９８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＷＡＮＧＤ，ＴＡＮＤ，ＬＩＵＬ．Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍ：Ａｎｏｖｅｒｖｉｅｗ［Ｊ］．ＳｏｆｔＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１８，２２（２）：３８７

４０８．　

［１９］ＰＡＮＷ Ｔ．Ａｎｅｗｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ：Ｔａｋｉｎｇｔｈｅｆｉ

ｎａｎｃｉａｌｄｉｓｔｒｅｓｓｍｏｄｅｌａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ［Ｊ］．ＫｎｏｗｌｅｄｇｅＢａｓｅｄ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，２０１２，２６：６９７４．

［２０］ＤＡＩＨ，ＺＨＡＯＧ，ＬＵＪ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｍｅｎｔａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｎ

“Ａｎｅｗｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ：Ｔａｋｉｎｇｔｈｅｆｉｎａｎｃｉａｌ

ｄｉｓｔｒｅｓｓｍｏｄｅｌａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ”［Ｊ］．ＫｎｏｗｌｅｄｇｅＢａｓｅｄＳｙｓｔｅｍｓ，

２０１４，５９：１５９１６０．

［２１］ＤＡＩＨ，ＬＩＵＡ，ＬＵＪ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｂｏｕｔｔｈｅｌａｙｏｕｔｏｆ

ＩＭＵｓｉｎｌａｒｇｅｓｈｉｐｂａｓｅｄｏｎｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｊ］．Ｏｐｔｉｋ，２０１５，１２６（４）：４９０４９３．

［２２］ＷＡＮＧＬ，ＸＩＯＮＧＹ，ＬＩＳ，ｅｔａｌ．Ｎｅｗｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｗｉｔｈｊｏｉｎｔｓｅａｒｃｈｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂ

ｌｅｍｓ［Ｊ］．ＫｎｏｗｌｅｄｇｅＢａｓｅｄＳｙｓｔｅｍｓ，２０１９，１７６：７７９６．

［２３］赵晓军，刘成忠，胡小兵．基于果蝇优化算法的 ＰＩＤ控制器

设计与应用［Ｊ］．中南大学学报（自然科学版），２０１６，４７

（１１）：３７２９３７３４．

ＺＨＡＯＸＪ，ＬＩＵＣＺ，ＨＵＸＢ．ＤｅｓｉｇｎａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＰＩＤ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｏｎｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＣｅｎｔｒａｌＳｏｕｔｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ），２０１６，

４７（１１）：３７２９３７３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＪＩＡＮＧＷ，ＷＵＸ，ＧＯＮＧＹ，ｅｔａｌ．ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓｓｍｏｏｔｈｉｎｇｅｎ

ｈａｎｃｅｄｂｙｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏｆｏｒｅｃａｓｔｍｏｎｔｈｌｙ

ｅｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ，２０２０，１９３：１１６７７９．

［２５］ＳＨＩＫ，ＺＨＡＮＧＸ，ＸＩＡＳ．Ｍｕｌｔｉｐｌｅｓｗａｒｍｆｒｕｉｔｆｌｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒＭｕｌｔｉＵＡＶｓ［Ｊ］．Ａｐ

ｐｌｉｅｄＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０２０，１０（８）：２８２２．

［２６］ＰＯＤＤＡＲＳ，ＫＵＭＡＲＶ，ＫＵＭＡＲＡ．Ａｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｏｖｅｒｖｉｅｗ

ｏｆｉｎｅｒｔｉａｌｓｅｎｓｏｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃ

Ｓｙｓｔｅｍｓ，Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１７，１３９（１）：０１１００６．

［２７］ＳＨＩＮＥＨ，ＥＬＳＨＥＩＭＹＮ．Ａｎｅｗｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｔｒａｐ

ｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｚ．Ｖｅｒｍｅｓｓ，２００２，１２７：

１１０．

［２８］ＦＯＮＧＷ，ＯＮＧＳ，ＮＥＥＡ．Ｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｉｎｆｉｅｌｄｕｓｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ

ｏｆａｎｉｎｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔｗｉｔｈｏｕｔｅｘｔｅｒｎａｌｅｑｕｉｐｍｅｎｔ［Ｊ］．

ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８，１９（８）：０８５２０２．

［２９］ＺＨＡＮＧＨ，ＷＵＹ，ＷＵＷ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｍｕｌｔｉｐｏｓｉｔｉｏｎｃａｌｉ

ｂｒａｔｉｏｎｆｏｒｉｎｅｒｔｉａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｉｔｓ［Ｊ］．ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ２０１０，２１（１）：０１５１０７．

［３０］ＭＡ Ｊ，ＬＩＨ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＲｏｓｅｎｂｒｏｃｋｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｐｒｏｂｌｅｍｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１９，７（１１）：１０７１２０．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ＣａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆＭＥＭＳａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｗｉｔｈｏｕｔｔｕｒｎｔａｂｌｅｂａｓｅｄｏｎＩＦＯＡ
ＤＡＩＨｏｎｇｄｅ，ＺＨＥＮＧＷｅｉｗｅｉ，ＺＨＥＮＧＢａｉｄｏｎｇ，ＤＡＩＳｈａｏｗｕ，ＷＡＮＧＲｕｉ

（ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＩｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆＭｉｃｒｏＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍ（ＭＥＭＳ）
ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｓａｎｄｒｅｄｕｃｅｔｈｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｏｎｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｔｕｒｎｔａｂｌｅｓ，ａＭＥＭＳａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＩｍｐｒｏｖｅｄＦｒｕｉｔＦｌｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＡｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＩＦＯＡ）ｗｉｔｈｏｕｔｔｕｒｎｔａｂｌｅｓｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅ
ｍｅｔｈｏｄｆｉｒｓｔｃｏｎｖｅｒｔｓｔｈｅａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｉｎｔｏａｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍａｃ
ｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｎｏｒｍｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ．Ａｆｔｅｒｗａｒｄｓ，ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｓｈｏｒｔｃｏｍｉｎｇｓｏｆｔｈｅｃｌａｓｓｉｃＦＯＡｔｈａｔ
ｃａｎｏｎｌｙｓｅａｒｃｈｆｏｒｐｏｓｉｔｉｖｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｓｅａｒｃｈｓｔｅｐｓｉｚｅｉｓｆｉｘｅｄ，ｔｈｅｓｍｅｌｌｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｊｕｄｇｍｅｎｔｖａｌｕｅ
ａｎｄｓｅａｒｃｈｓｔｅｐｓｉｚｅｗｅｒｅｉｍｐｒｏｖｅｄｔｏｍａｋｅＩＦＯＡｈａｖｅｇｌｏｂａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅａｒｃｈａｎｄｖａｒｉａｂｌｅｓｔｅｐｓｉｚｅ．Ｔｈｅ
ｔｗｏｉｍｐｒｏｖｅｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｓｗｅｒｅｔｅｓｔｅｄｕｓｉｎｇｔｈｅＲｏｓｅｎｂｒｏｃｋｆｕｎｃｔｉｏｎ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＩＦＯＡｈａｓａ
ｇｌｏｂａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒａｎｇｅａｎｄｈｉｇｈｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｔｈａｎｔｈｅｃｌａｓｓｉｃＦＯＡ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅＩＦＯＡ
ｗａｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｏｆａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．Ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｏｓｅｏｆＮｅｗｔｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＰＳＯ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ．
ＴｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＩＦＯＡｉｓ１－３ｏｒｄｅｒｓｏｆｍａｇｎｉｔｕｄｅｈｉｇｈｅｒｔｈａｎＮｅｗｔｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｎ
ｔｅｒｍｓｏｆｓｏｌｕｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ．ＣｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈＮｅｗｔｏｎｉｔｅｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄＰＳＯａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅＩＦＯＡｉｍｐｒｏｖｅｓ
ｔｈｅｒｕｎｎｉｎｇｓｔａｂｉｌｉｔｙｂｙ３０％ ａｎｄ３４％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｂｙ１５．２％ ａｎｄ４３．６％ ｒｅ
ｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．ＴｈｅＩＦＯＡｈａｓａｇｏｏｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｖａｌｕｅｉｎｔｈｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｏｆａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒｗｉｔｈｏｕｔｔｕｒｎｔａｂｌｅ

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＭｉｃｒｏＥｌｅｃｔｒｏＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍ（ＭＥＭＳ）；ａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ；ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ；ｎｏｒｍｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ；
ＦｒｕｉｔＦｌｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＡｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＦＯＡ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００９２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１００６１６：４９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９３０．１７０７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＳｈａｎｄｏｎｇＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（ＺＲ２０１７ＭＦ０３６）；ＤｅｆｅｎｓｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆ

Ｃｈｉｎａ（Ｆ０６２１０２００９）；ＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｌａｎｏｆＹｏｕｔｈＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＴｅａｍｉｎＣｏｌｌｅｇｅｓａｎｄＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓｏｆＳｈａｎｄｏｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ
（２０２０ＫＪＮ００３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｉｈｏｄ＠１２６．ｃｏｍ
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基于区域划分与标准时间的手部异常行为检测

梁宇宁１，王绍华２，金向明２，周栋１，

（１．北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３；　２．中国航发湖南动力机械研究所，株洲 ４１２００２）

　　摘　　　要：通过监控视频自动检测操作任务中手部异常行为，能够预防人因差错，提高
人因可靠性。针对手部操作任务运动特征不明显、常用异常检测和手势识别方法不适用的问

题，提出基于区域划分与标准时间的手部异常行为检测技术。使用基于椭圆模型的肤色检测

方法，检测视频中手部形心位置；提出工作区域划分方法，根据手部形心在操作过程中所处区

域的不同，将连续操作分割为单元任务，获得各段单元任务的起止时间和持续时长；以正常工

作时间为标准，对超出标准时间范围的单元任务提出异常警告。实验表明：所提方法的单元任

务分割正确率高于９３％，异常行为检测率高于８６％，能够有效检测手部异常行为，为人为差错
的监测与预警提供技术支持。

关　键　词：异常行为检测；肤色检测；人为差错；人因可靠性；单元任务分割
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０１９６９１１

　　随着科学技术的发展，人为差错被认为是导
致各种事故发生的主要原因

［１］
。通过在操作区

域布置监控摄像头，能够监控人的异常行为与人

为差错。传统监控方法依赖人工观测与分析海量

监控视频，导致高昂的人工成本、较低的识别率和

较高的漏检率
［２］
。因此，对于装配或操作任务，

如果能通过视频监控自动检测手部操作的异常行

为，将有助于及时纠正人为错误，避免更大损失，

从而提高人因可靠性。

人因可靠性分析（ＨｕｍａｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ，
ＨＲＡ）以分析、预测、减少与预防人为差错为目
标

［３］
，对人的可靠性进行定性或定量的分析与评

价。ＨＲＡ方法按时间进程分为 ３代：第 １代方法
的目的在于统计与预测人为差错概率；第 ２代方
法结合认知心理学，侧重人的认知失误分析；第 ３
代方法利用虚拟仿真技术模拟实际环境中人的行

为，对人因可靠性动态建模
［４］
。这些 ＨＲＡ方法

存在以下局限：①人误概率的确定依赖于专家判

断
［５］
，存在一定主观性；②着重于追溯事故原因

和估计任务风险，不能对操作任务实时监测与分

析评价。

基于监控视频的异常行为检测方法能够实时

检测异常行为，但其研究对象多为人体动作，不能

直接应用于手部异常行为检测。人体动作的异常

包括奔跑、跌倒、逆行、徘徊等，其异常检测主要包

括２个步骤：动作表征和动作建模［６］
。动作表征

是指在视频中捕捉并描述目标动作的相关特征，

包括基于光流特征
［７８］
、时空兴趣点

［９］
、形状改

变
［１０］
、纹理特征

［１１］
、轨迹特征

［１２］
等方法；动作建

模是指建立相关模型对动作进行分类。根据学

习过程所需样本类型的不同（正常或异常），分

类方法可分为监督、半监督和无监督 ３种［６］
。

监督或半监督方法需要对正常或异常行为建

模，无监督方法则要求正常行为与异常行为之

间存在较明显的统计特性差异。由于手部行为

与人体行为的动作特征存在差异，且在手部操

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjMNzrdFlYlK4TJgk70i13BeC0HPe_1L7ehmK-fC3Xk-15nEAskAW45SRfM2pqszi0zsT_HfII_vZ9Qsyu89rmC8OPJEYgkD7wvF3m_SJDZIjw==&uniplatform=NZKPT
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作任务中，手部运动轨迹往往是不固定的，正常

行为与异常行为之间缺乏明显的区分，使常用

的人体异常动作检测方法在应用于手部异常检

测时存在困难。

同样的，若使用手势识别方法检测异常手部

操作行为，也存在手部操作行为的手势特征不明

显的问题。基于计算机视觉的手势识别方法一般

可分为２个步骤：手势表征和手势识别［１３］
。手势

表征是指在视频中检测并描述手势的特征，静态

手势以手的轮廓为特征，动态手势以手的运动轨

迹为特征；手势识别是指建立相关模型对手势进

行分类，包括基于模板匹配、机器学习、隐马尔可

夫模型、动态时间规整等方法
［１４］
。在现有手势识

别方法中，动态手势一般为表示特定含义的运动

轨迹，如圆形、数字形、字母形等，不同手势之间有

明显差别。而在实际操作任务中，无论是正常操

作还是异常操作，其轨迹都为短弧线，不具有明显

的手势特征。

针对手部操作任务运动特征不明显、常用异

常检测和手势识别方法不适用的问题，本文提出

基于区域划分与标准时间的手部异常行为检测技

术。将监控画面划分为动作的准备区、过程区、工

作区，根据手的形心在操作过程中所处区域的不

同，将连续操作分割为单元任务；以正常工作时间

为标准判断单元任务持续时间是否异常，达到在

连续监控视频中检测手部异常行为的目的。与传

统的依赖人工的人因差错检测方法相比，本文方

法可以自动分割单元任务并判断异常行为，具有

智能化、自动化和定量化的优势，可广泛应用于国

防武器装备、民用企业关键设备在使用维护中的

人误监测。

１　手部运动检测

１．１　基于椭圆模型的肤色检测方法

手部运动检测，即从视频中检测出运动的手

部区域，是能否正确分割手部行为的基础。针对

手部运动检测，目前的研究方法主要分为２类：基

于帧间差异的运动目标检测方法、基于手部颜色

与背景颜色差异的肤色检测方法。运动目标检测

方法中，帧间差分法
［１５］
计算简单，但目标边缘不

完整，目标内部存在大量空洞
［１６］
；混合高斯背景

减法
［１７１８］

可以区分运动目标和背景，但方法复

杂，目标内部同样存在大量空洞。肤色检测方法

中，基于高斯分布的肤色检测方法
［１９］
利用高斯分

布的特点计算肤色相似度，可以较好地区分肤色，

但方法复杂，需要进行二值转换处理，转换效果不

理想；基于椭圆模型的肤色检测方法
［２０］
可以很好

地区分肤色与背景色，噪点较少，且计算简单，易

于实现。因此，本文选择该方法检测视频中的手

部运动。

通过分析大量的肤色统计样本可以得知，如

果将常见的肤色 ＲＧＢ图像转换为 ＹＣｂＣｒ图像，

则在 ＣｂＣｒ二维平面中肤色像素点的分布近似为

一个椭圆。以该椭圆为阈值，判断像素点是否落

于椭圆范围内，如果像素点分布在椭圆内，则判断

其为皮肤像素点，否则为非皮肤像素点。椭圆方

程如下：

（ｘ－ｅｃｘ）
２

ａ２
＋
（ｙ－ｅｃｙ）

２

ｂ２
＝１ （１）

[ ]ｘｙ ＝
ｃｏｓθ ｓｉｎθ
－ｓｉｎθ ｃｏｓ[ ]θ

Ｃｂ ｃｘ
Ｃｒ ｃ[ ]

ｙ

（２）

式中：ｃｘ＝１０９．３８；ｃｙ＝１５２．０２；θ＝２．５３ｒａｄ；ｅｃｘ＝

１．６０；ｅｃｙ＝２．４１；ａ＝２５．３９；ｂ＝１４．０３；某点在

ＹＣｂＣｒ空间的坐标为（Ｃｂ，Ｃｒ）。

遍历图像中的每一个像素点，判断其是否落

在椭圆区域内。如果在椭圆范围内，则设置该点

像素值为２５５，即表现为白色；如果该点像素值落

在椭圆范围外，则设置像素值为 ０，即黑色。如

图１所示，图１（ａ）为原始图像，图 １（ｂ）为利用椭

圆模型判断出的二值图像。

图 １　基于椭圆模型的肤色检测方法

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｉｎｃｏｌｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｅｌｌｉｐｓｅｍｏｄｅｌ

０７９１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 梁宇宁，等：基于区域划分与标准时间的手部异常行为检测

１．２　形态学处理手部运动检测图像
使用基于椭圆模型的肤色检测方法获得检测

图像后，图像中仍存在部分噪点，如图１（ｂ）所示。
这些噪点是拼图中颜色与肤色相近的部分，会对

手部形心计算造成干扰。因此，需要利用形态学

处理方法，去除多余的小区域部分，填充孔洞，得

到完整的手部区域。

本文的研究对象为二值图像，使用二值形态

学处理，其基本运算有 ４种：腐蚀、膨胀、开运算、
闭运算

［２１］
。

腐蚀的作用是使图像中目标物体的边界向

内收缩，去除小面积噪点、消除 ２个物体间细小
连通；膨胀的作用是使图像中目标物体的边界

向外扩大，填充图像内部细小孔洞；开运算是指

对同一幅图像，先腐蚀运算，再膨胀运算，能够

删除细小的多余部分，断开狭窄的连接，平滑对

象轮廓。

经过腐蚀与膨胀（即开运算）处理后，能够消

除大部分噪点，如图２（ｂ）所示。此时图像中的噪
点皆为孤立噪点，不与手部区域相连，因此可以使

用 ＭＡＴＬＡＢ中的 ｂｗａｒｅａｏｐｅｎ函数，直接删除二值

图 ２　开运算处理手部图像的过程

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｅｐｓｆｏｒｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｈａｎｄｉｍａｇｅｓｂｙｏｐｅｎｏｐｅｒａｔｉｏｎ

图像中面积小于阈值 Ｐ的对象。设置阈值为
１０００，删除图中面积小于 １０００的部分，得到
图２（ｃ）所示的图像。此时消除了图像中所有非
手部区域，且手部形状保留较完整，可以用于下一

步的手部形心计算。

２　手部运动特征提取

２．１　连通区域区分与形心获取
手部形心位置是运动特征的基础组成部分。

由于在同一幅图像中同时存在 ２只手的区域，为
了获得２只手各自的形心，需要先利用连通区域
分析方法，区分２只手的区域。

连通区域指图像中具有相同像素值且位置相

邻的像素点组成的图像区域。连通区域分析方法

中，种子填充（ＳｅｅｄＦｉｌｌｉｎｇ）法是一种经典的算法，
遍历图像中的每个像素，检查其８个邻域，标记其
是否为同种颜色。扫描结束后，就可以得到图像

中所有的连通区域。

然后，利用空间矩的方法计算手的形心位

置
［２１］
。０阶空间矩 ｍ００是图像灰度值的总和，二

值图像的０阶空间矩 ｍ００表示对象的面积。
对于 Ｍ×Ｎ的图像 ｆ（ｉ，ｊ），０阶空间矩 ｍ００为

ｍ００ ＝∑
Ｍ－１

ｉ＝０
∑
Ｎ－１

ｊ＝０
ｆ（ｉ，ｊ） （３）

一阶行距 ｍ１０为

ｍ１０ ＝∑
Ｍ－１

ｉ＝０
∑
Ｎ－１

ｊ＝０
ｉｆ（ｉ，ｊ） （４）

一阶列矩 ｍ０１为

ｍ０１ ＝∑
Ｍ－１

ｉ＝０
∑
Ｎ－１

ｊ＝０
ｊｆ（ｉ，ｊ） （５）

物体重心坐标（ｉ，ｊ）为
ｉ＝ｍ１０／ｍ００ （６）

ｊ＝ｍ０１／ｍ００ （７）
对于二值图像，其重心就是形心。对每帧图

像中不同的连通区域，分别使用空间矩方法计算

不同区域的形心，即得到２只手的形心。
２．２　手部交叠处理

利用２．１节的方法处理手部图像，能够获得
每只手的形心，但也存在特殊情况。当操作中需

要２只手配合完成时，检测出的手部图像往往是
交叠的，即连通区域仅为 １个。如图 ３（ａ）和
图３（ｂ）所示，此时操作人员用双手同时拿住装配
零件，虽然开运算结果中２只手的轮廓完整，但可
以看到２只手指尖存在相连的情况，在形心计算
时会将２只手视为同一个连通区域，得到 ２只手
共同的形心，而不是独立的２个形心。
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图 ３　利用腐蚀处理手部交叠区域的过程

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｅｐｓｆｏｒｅｌｉｍｉｎａｔｉｎｇｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇｐａｒｔｓｏｆ

ｈａｎｄｓｂｙｅｒｏｓｉｏｎ

因此，对这类图像进行二次腐蚀处理。腐

蚀运算将图像内缩，对形心位置的影响很小。

设置腐蚀结构元素为圆形，半径为 １２，处理结果
如图 ３（ｃ）所示，此时两手之间已不存在相连
区域。

３　单元任务分割

３．１　工作区域划分
对于有规定流程的操作任务，手部运动的空

间可分为３类区域：准备区、过程区及工作区。工

作区域划分即事先将监控画面划分为这 ３类
区域。

需要注意的是，工作区域的边界应以手部形

心能够到达位置为准。通常情况下，手部形心位

于掌心，并非食指指尖。因此，各工作区域的边界

应向食指指尖的右侧及下侧扩展适当的距离，以

提高区域划分的精度。

以拼图任务为例，如图 ４所示，图中实线矩
形内放置着等待挑选的拼图块，虚线矩形内为

图 ４　拼图任务中右手所处的不同区域

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｒｅａｓｏｆｒｉｇｈｔｈａｎｄｉｎｐｕｚｚｌｅｔａｓｋ

拼图区域。因此定义实线矩形内为准备区，虚

线矩形内为工作区，其余位置为过程区。图 ４
中操作者的右手经过准备区、过程区、工作区，

再经过程区返回准备区，反映了一个完整的单

元任务。

２７９１
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一段完整的单元任务可定义为：由准备区开

始，至少经历一个工作区，最终返回到准备区之前

的过程。因为受视频帧率限制，经历过程区的帧

数可能较少，甚至无法在视频中捕捉到，所以过程

区不作为判断单元任务的依据。

图５为２组单元任务示意图。图中数值为帧

数，黑色代表该帧的形心位置被判断为准备区，白

色代表该帧的形心位置被判断为过程区，灰色代

表该帧的形心位置被判断为工作区，单元任务用

粗框线框出。图５（ａ）中，第１帧至第１４帧、第１５

帧至第３５帧构成了２段单元任务；图５（ｂ）中，第

１１帧至第 ３４帧构成了一段单元任务。可以看

到，由于人存在犹豫、思考、失误等行为，一段连续

的过程可能存在断点，如图５（ａ）的第１９帧、第２０

帧，图 ５（ｂ）的第 ２０帧、第 ２８帧、第 ２９帧所示。

只有当手的形心从黑色的准备区开始，至少经历

一个灰色的工作区，到下一个黑色的准备区之前，

这样的一段过程才会被记为一个单元任务。

图 ５　单元任务示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｕｎｉｔｔａｓｋｓ

３．２　形心分组

在规定相应工作区域后，进行形心分组。对

于每帧图像中手的形心，按照所处的区域标记不

同的数字。准备区记为 ０，过程区记为 １，工作区

记为２。

建立数组储存分组信息。按帧数顺序遍历每

一帧右手的形心，判断每一帧右手形心所处的位

置，如果形心位于准备区，则将０放置进数组的尾

端；如果形心位于过程区，则将１放置进数组的尾

端；如果形心位于工作区，则将２放置进数组的尾

端。由此可以得到一列由 ０、１、２组成的数组，表

示每一帧形心点的分组信息。

图６为形心分组示意图。图中第１行的数值

为帧数，黑色、白色、灰色分别代表该帧的形心位

置被判断为准备区、过程区、工作区；第 ２行为储

存分组信息的数组中的数据，分别用 ０、１、２代表

准备区、过程区、工作区。

３．３　犹豫点剔除

在操作过程中可能存在一些“犹豫点”，即手在

２个区域间游离，可能反映为认知上的犹豫或出错。

以拼图任务为例，如图７所示，此时操作者在

思考拼图的位置，手恰好位于工作区与过程区的

分界线上，此 ４帧在 ３．２节的算法中被分别识别

为工作区、工作区、过程区、工作区。实际上，操作

者并未真正进入工作区工作，这 ４帧中手的位置

应为过程区。

在实际数据中，手的形心处于同一区域的持

续时间通常较长，３０帧至 １００帧不等，而犹豫点

持续时间通常较短，为１帧至５帧。

因此，本文设计了一种筛选算法，遍历分组信

息数组，将数字 ０（准备区）和数字 ２（工作区）连

续出现长度小于１０帧的记为数字１（过程区），以

减少犹豫点的干扰。

犹豫点剔除算法流程如图 ８所示。图中：

ｇｒｏｕｐ为分组信息数组；ａ为数组 ｇｒｏｕｐ的总长度，

即视频总帧数；ｍ为字段中相同数字连续出现的

长度；ｉ为数组第 ｉ位数字，即第 ｉ帧视频；

ｇｒｏｕｐ［ｉ］为第 ｉ位的分组数值，０为准备区，１为过

程区，２为工作区。

３．４　单元任务分割算法

在上文中将每帧形心的分组信息表示为一

列由 ０、１、２组成的数组。因此，单元任务分割

的本质变为数组分割，即识别０和２的字段。一

段完整单元任务表现为由 ０字段起始，至少经

历一段 ２字段，在下一个 ０字段前结束，这段单

元任务中第一次出现的 ０对应的帧为准备动作

起始帧，第一次出现的 ２对应的帧为工作动作

起始帧，下一个 ０字段的前一帧为单元任务的

动作结束帧。

单元任务分割算法流程如图 ９所示。图中：

初始化 ｆｌａｇ＝３；ｊ为第 ｊ段单元任务，初始化 ｊ＝０；

ｇｒｏｕｐ为分组信息数组；ｉ为分组信息数组的第 ｉ

位数字；ａ为分组信息数组的总长度，即视频总

帧数。
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图 ６　形心分组示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｅｎｔｒｏｉｄｓｇｒｏｕｐｉｎｇ

图 ７　拼图任务中的犹豫过程

Ｆｉｇ．７　Ｈｅｓｉｔａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｐｕｚｚｌｅｔａｓｋ

图 ８　犹豫点剔除算法流程

Ｆｉｇ．８　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｈｅｓｉｔａｎｔｐｏｉｎｔｓｅｌｉｍｉｎａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ
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图 ９　单元任务分割算法流程

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｕｎｉｔｔａｓｋｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

　　通过单元任务分割，得到每段单元任务的准
备动作起始帧、工作动作起始帧和单元任务动作

结束帧。由帧数信息，可以换算为时间数据，换算

公式如下：

Ｔｔｏｔａｌ＝
ｆＵＥ －ｆＰＳ
ｆ

（８）

Ｔｐｒｅ ＝
ｆＷＳ－ｆＰＳ
ｆ

（９）

Ｔｗｏｒｋ ＝
ｆＵＥ －ｆＷＳ
ｆ

（１０）

式中：Ｔｔｏｔａｌ为单元任务总时间，ｓ；Ｔｐｒｅ为准备时间，
ｓ；Ｔｗｏｒｋ为工作时间，ｓ；ｆＵＥ为单元任务动作结束帧；
ｆＰＳ为准备动作起始帧；ｆＷＳ为工作动作起始帧；ｆ为
帧率，帧／ｓ。

４　异常行为判断
４．１　标准时间确定

标准时间是指在正常的操作条件下，员工以

标准的作业方法、合理的劳动强度和速度，完成符

合质量要求的工作所需要的时间
［２２］
。在相同的

条件下，熟练人员完成同一个基准动作的时间是

常量。因此，当出现人为差错或异常行为时，常表

现为时间上的差异，即操作时间过短或过长。

标准时间的确定包括直接法和间接法。直接

法即测量、统计实际操作的时间，具有较高的准确

性；间接法是指利用预定时间系统（Ｐｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ

ＴｉｍｅＳｙｓｔｅｍ，ＰＴＳ）方法预计操作的标准时间，常
用方法包括时间方法衡量（ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＴｉｍｅ
Ｍｅｔｈｏｄ，ＭＴＭ）、模特法（ＭｏｄｕｌａｒＡｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆ
ＰｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄＴｉｍｅＳｔａｎｄａｒｄ，ＭＯＤ）、工作因素法
（ＷｏｒｋＦａｃｔｏｒ，ＷＦ）等［２３］

。

４．２　异常行为预警
在获得规定操作的标准时间基础上，根据实

际现场条件（如工作环境复杂程度、操作人员疲

劳程度、操作人员熟练度等），对标准时间进行一

定宽放，得到标准时间范围。

异常行为的操作时间通常过短或过长。例

如，当操作者在操作过程犹豫、徘徊、试错时，操作

时间长于标准时间；当操作者缺少某些规定动作，

或因失误中断操作时，操作时间短于标准时间。

将每段单元任务的时间与标准时间范围对比，

对超出标准时间范围的单元任务提出异常警告。

５　实例分析

５．１　实验设置
使用３个视频案例来验证本文方法，如图 １０

所示。案例 １为拼图操作视频，视频总时长为

６ｍｉｎ４ｓ。案例 ２为乐高积木搭建视频，搭建对

象为一个旗杆，视频总时长为 １１ｍｉｎ１３ｓ。案例

３为乐高积木搭建视频，搭建对象为一辆赛车，视

频总时长为１ｈ１ｍｉｎ５０ｓ。
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图 １０　实验所用的 ３个案例

Ｆｉｇ．１０　Ｔｈｒｅｅｃａｓｅｓｕｓｅｄｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

拼图和搭建乐高积木由一系列单元任务组

成，“手拿取零件—操作零件—手回到放置零件

的区域”的过程视为一个单元任务。

操作的异常行为定义为：①拿起零件，未能找
到正确零件位置或正确拼接零件，故将该零件放

回；②能够找到正确零件位置或正确拼接零件，但
在操作过程中存在错误，或操作时间过长。

５．２　方法流程
本文提出的基于区域划分与标准时间的手部

异常行为检测的主要流程如图１１所示。

　　步骤１　输入为手部操作任务的视频数据。
步骤２　手部运动检测。使用基于椭圆模

型的肤色检测方法检测手部区域。使用形态学

处理方法去除图像中的噪点，获得较完整的手

部轮廓。

步骤３　手部运动特征提取。使用连通区域
区分方法中的种子填充法，区分出不同的手部区

域。利用空间矩计算每一帧图像手部区域的形

心。对于双手存在交叠的图像，进行二次腐蚀

处理。

步骤 ４　单元任务分割。先对工作区域划
分，将监控画面划分为动作的准备区、过程区、工

作区；根据手部形心在操作过程中所处区域的不

同，对形心分组并将分组信息记入数组中；使用犹

豫点剔除算法，减少数组中犹豫点的干扰；使用单

元任务分割算法，将连续操作分割为单元任务，获

得单元任务的起止时间和持续时长。

步骤５　异常行为判断。统计完成规定操作
的标准时间，对超出标准时间范围的单元任务提

出异常警告。

５．３　实验结果分析
５．３．１　单元任务分割正确率

对于３种案例视频，实验结果如表１所示。
使用基于区域划分的单元任务分割算法，

３个案例视频的分割正确率分别为 ９５．８３％、
９３．７５％、９５．６５％。其中分割错误的原因为：①分
割算法的依据是右手的形心位置，当操作者使用

左手操作时会导致分割错误；②分割算法依据区
域不同而划分，当操作者右手因某些原因偶然往

返２个区域时，导致分割错误。
单元任务分割正确率均在 ９３％以上，满足正

常使用要求。

５．３．２　异常行为检测率
在正确分割的单元任务中，本文方法异常行

为检测率分别为 ９０．９１％、１００％、８６．６７％。其
中，案例 ３的异常行为检测率较低，原因在于：拼
图操作的单元任务操作时间相近，而赛车乐高积

木的不同单元任务操作难度区别较大，部分积木

之间较难拼接，导致操作时间较长，难以界定是否

是实验者本身操作异常。

将本文方法与现有手部异常行为检测方法比

较，结果如表２所示。
目前，针对手部异常行为检测的研究较少，在

已有的研究中，文献［２４］利用隐马尔可夫模型对
操作 ＡＴＭ的手部运动轨迹匹配识别，由于人体行
为有灵活多变、复杂、非线性的特点，对异常行为

判断存在一定误差，检测率为 ８０．００％；文献［２５］
针对超市中的偷窃行为，分别使用梯度直方图特

征和局部光流特征建立姿态动作模型，使用支持
向量机分类器对模型分类，在不同场景下，检测率

在７０％ ～９０％之间；文献［２６］基于手部图像特征
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图 １１　基于区域划分与标准时间的手部异常行为检测流程

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｂｎｏｒｍａｌｈａｎｄｂｅｈａｖｉｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎａｒｅａｄｉｖｉｓｉｏｎａｎｄｓｔａｎｄａｒｄｔｉｍｅ

表 １　实验结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

参数 案例１ 案例２ 案例３

视频时长 ００：０６：０４ ００：１１：１３ ０１：０１：５０

实际异常行为数量 １１ ５ １５

算法判断异常行为总数 １４ ６ １３

算法正确判断异常数量 １０ ５ １３

算法分割正确率／％ ９５．８３ ９３．７５ ９５．６５

异常行为检测率／％ ９０．９１ １００ ８６．６７

表 ２　不同检测方法的检测率对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｔｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

方法　　　　 检测率／％

本文方法 ９０．９１

基于手部轨迹识别［２４］ ８０．００

基于姿态动作模型［２５］ ７０～９０

基于手部图像特征分析［２６］ ８０～８５

分析，比对分析手部的颜色直方图特征与纹理直

方图特征，对超市中异常行为检测，当监控距离小

于６ｍ时，检测率在８０％ ～８５％之间。
通过与实际情况和其他手部异常行为检测方

法对比，得知本文方法的单元任务分割结果与实

际情况吻合，单元任务分割正确率和异常行为检

测率较高，证明基于区域划分与标准时间的手部

异常行为检测技术的可行性。

６　结　论

１）针对操作任务中手部异常行为检测问题，
提出基于区域划分与标准时间的手部异常行为检

测技术。能够将连续操作自动划分为单元任务，

获得各单元任务的起止时间和持续时长，对手部

异常行为实时监控与定量分析。

２）与其他手部异常行为检测方法相比，本文
方法具有较高的单元任务分割正确率和异常行为

检测率，能够有效检测手部异常行为，有利于实时

监控操作过程的人为差错，防止事故发生。

由于仅通过标准动作时间范围判断行为是否

异常，虚警率较高。后续考虑结合情感识别、物体

识别等方法，提高检测正确率。

致谢　感谢郭子癑博士和周启迪博士对文章
结构的帮助。
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ｍａｔｉｏｎｐｅｒｉｍａｇｅｐｉｘｅｌｆｏｒｔｈｅｔａｓｋｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎＬｅｔｔｅｒｓ，２００６，２７（７）：７７３７８０．

［１８］ＺＩＶＫＯＶＩＣＺ．ＩｍｐｒｏｖｅｄａｄａｐｔｉｖｅＧａｕｓｓｉａｎｍｉｘｔｕｒｅｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｓｕｂｔｒａｃｔｉｏｎ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１７ｔｈＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ，２００４：２８３１．

［１９］ＳＵＴＴＯＮＲＳ．Ｌｅａｒｎｉｎｇｔｏｐｒｅｄｉｃｔｂｙｔｈｅｍｅｔｈｏｄｓｏｆｔｅｍｐｏｒａｌ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓ［Ｊ］．ＭａｃｈｉｎｅＬｅａｒｎｉｎｇ，１９８８，３（１）：９４４．

［２０］ＨＳＵＲＬ，ＡＢＤＥＬＭＯＴＴＡＬＥＢＭ，ＪＡＩＮＡＫ．Ｆａｃｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎ

ｃｏｌｏｒｉｍａｇｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＰａｔｔｅｒｎＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄ

ＭａｃｈｉｎｅＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，２００２，２４（５）：６９６７０６．

［２１］孙燮华．数字图像处理：原理与算法［Ｍ］．北京：机械工业出

版社，２０１０．

ＳＵＮＸＨ．Ｄｉｇｉｔａｌｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ：Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＭａｃｈｉｎｅＰｒｅｓｓ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］易树平，郭伏．基础工业工程［Ｍ］．北京：机械工业出版社，２０１４．

ＹＩＳＰ，ＧＵＯＦ．Ｂａｓｉｃｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｃｈｉ

ｎａＭａｃｈｉｎｅＰｒｅｓｓ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］邱慧慧．面向离散制造业的标准时间制定系统研究［Ｄ］．济

南：山东大学，２００９．

ＱＩＵＨＨ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｄｉｓｃｒｅｔｅｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇｉｎｄｕｓｔｒｉｅｓｏｒｉｅｎ

ｔｅｄｓｔａｎｄａｒｄｔｉｍｅｆｏｒｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｊｉｎａｎ：ＳｈａｎｄｏｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙ，２００９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］陈琼，鱼滨．基于手部轨迹识别的 ＡＴＭ智能视频监控系统

［Ｊ］．计算机工程，２０１２，３８（１１）：１４３１４６．

ＣＨＥＮＱ，ＹＵＢ．Ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｖｉｄｅｏｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅｓｙｓｔｅｍｏｆａｕｔｏ

ｍａｔｉｃｔｅｌｌｅｒｍａｃｈｉｎｅｂａｓｅｄｏｎｈａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，３８（１１）：１４３１４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］陈若愚．超市中人体异常行为识别方法的研究［Ｄ］．长沙：

国防科学技术大学，２０１３．

ＣＨＥＮＲＹ．Ａｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｂｎｏｒｍａｌｂｅｈａｖｉｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

ｉｎｓｕｐｅｒｍａｒｋｅｔ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］刘刚．基于手部图像特征分析的超市中异常行为的检测

［Ｄ］．成都：西华大学，２０１７．

ＬＩＵＧ．Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆａｂｎｏｒｍａｌｂｅｈａｖｉｏｒｉｎｓｕｐｅｒｍａｒｋｅｔｂａｓｅｄｏｎ

ｈａｎｄｉｍａｇｅｆｅａｔｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓ［Ｄ］．Ｃｈｅｎｇｄｕ：ＸｉｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 １０期 梁宇宁，等：基于区域划分与标准时间的手部异常行为检测

Ａｂｎｏｒｍａｌｈａｎｄｂｅｈａｖｉｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎａｒｅａ
ｄｉｖｉｓｉｏｎａｎｄｓｔａｎｄａｒｄｔｉｍｅ

ＬＩＡＮＧＹｕｎｉｎｇ１，ＷＡＮＧＳｈａｏｈｕａ２，ＪＩＮＸｉａｎｇｍｉｎｇ２，ＺＨＯＵＤｏｎｇ１，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡＥＣＣＨｕｎａｎＡｖｉａｔｉｏｎＰｏｗｅｒｐｌａｎｔＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｚｈｕｚｈｏｕ４１２００２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｂｎｏｒｍａｌｈａｎｄｂｅｈａｖｉｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｏｐｅｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｖｉｄｅｏｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅｓｙｓ
ｔｅｍｓｃａｎｐｒｅｖｅｎｔｈｕｍａｎｅｒｒｏｒｓａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｈｕｍａｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｓｔｈａｔｔｈｅｍｏｔｉｏｎ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎａｒｅｎｏｔｏｂｖｉｏｕｓ，ａｎｄｃｏｍｍｏｎａｂｎｏｒｍａｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｇｅｓｔｕｒｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｓａｒｅｎｏｔａｐｐｌｉｃａｂｌｅ，ａｄｅｔｅｃｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆａｂｎｏｒｍａｌｈａｎｄｂｅｈａｖｉｏｒｂａｓｅｄｏｎａｒｅａｄｉｖｉｓｉｏｎａｎｄ
ｓｔａｎｄａｒｄｔｉｍｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｓｋｉｎｃｏｌｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｅｌｌｉｐｓｅｍｏｄｅｌｗａｓｕｓｅｄｔｏｄｅｔｅｃｔｔｈｅｈａｎｄ
ｃｅｎｔｒｏｉｄｓｉｎｔｈｅｖｉｄｅｏ．Ｔｈｅｗｏｒｋａｒｅａｄｉｖｉｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｄｅｆｉｎｅｔｈｅｕｎｉｔｔａｓｋ．Ｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｏｐ
ｅｒａｔｉｏｎｗａｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｕｎｉｔｔａｓｋｓａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｗｏｒｋａｒｅａｏｆｔｈｅｈａｎｄｃｅｎｔｒｏｉｄｉｎｅａｃｈｆｒａｍｅ，ａｎｄｔｈｅｓｔａｒｔ
ａｎｄｅｎｄｔｉｍｅａｎｄｔｈｅｄｕｒａｔｉｏｎｏｆｅａｃｈｕｎｉｔｔａｓｋｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｉｍｅｗａｓｄｅｆｉｎｅｄｂｙｎｏｒｍａｌｗｏｒｋｉｎｇ
ｈｏｕｒｓ．Ａｎｄｗａｒｎｉｎｇｓｗｅｒｅｇｉｖｅｎｔｏｔｈｅｕｎｉｔｔａｓｋｓｗｈｉｃｈｅｘｃｅｅｄｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｔｉｍｅｒａｎｇｅ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｒａｔｅｏｆｕｎｉｔｔａｓｋｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｉｓｈｉｇｈｅｒｔｈａｎ９３％，ａｎｄｔｈｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｔｅｏｆａｂｎｏｒｍａｌ
ｂｅｈａｖｉｏｒｉｓｈｉｇｈｅｒｔｈａｎ８６％．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｄｅｔｅｃｔａｂｎｏｒｍａｌｈａｎｄｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｐｒｏｖｉｄｅ
ｔｅｃｈｎｉｃａｌｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｈｕｍａｎｅｒｒｏｒｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇａｎｄｅａｒｌｙｗａｒｎｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｂｎｏｒｍａｌｂｅｈａｖｉｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｓｋｉｎｃｏｌｏｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ｈｕｍａｎｅｒｒｏｒ；ｈｕｍａｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ；ｕｎｉｔｔａｓｋ
ｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１００９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０１５１７：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０１５．１５３２．００４．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｏｕｄｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２１年 １０月
第４７卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７２３；录用日期：２０２００９１９；网络出版时间：２０２０１００９１４：２６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１００９．１１４７．００６．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （１１７０２２９８，１１６７２３０３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｅｎｇｇｕａｎｎａｎ＠ｉｍｅｃｈ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：聂雪媛，郑冠男，杨国伟．含间隙非线性机翼跨声速颤振时滞反馈控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：
１９８０１９８８．ＮＩＥＸＹ，ＺＨＥＮＧＧＮ，ＹＡＮＧＧＷ．Ｔｉｍｅｄｅｌａｙｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｕｔｔｅｒｏｆａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈｆｒｅｅｐｌａｙｎｏｎｌｉｎ
ｅａｒｉｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：１９８０１９８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３５６

含间隙非线性机翼跨声速颤振时滞反馈控制

聂雪媛，郑冠男，杨国伟
（中国科学院力学研究所 流固耦合系统力学重点实验室，北京 １００１９０）

　　摘　　　要：颤振主动控制会引入时滞，对气动弹性系统闭环稳定性具有显著影响。针
对当前考虑时滞的机翼颤振主动控制多集中在亚、超声速域，采用线性气动力分析的研究现

状，结合现代飞机大都以跨声速巡航、控制面偏转为作动器进行主动控制的应用特点，发展了

考虑结构间隙非线性，基于气动力降阶模型的跨声速颤振时滞反馈主动控制方法。首先，以白

噪声为激励信号，辨识得到跨声速下非定常气动力降阶模型，与间隙非线性结构模型耦合，构

建被控对象状态空间模型；然后，通过一种含积分项的状态变换将输入信号存在时滞的被控系

统转化为无时滞的系统；最后，采用最优控制理论设计最优时滞反馈控制。仿真结果表明：对

于含时滞的系统，若施加不考虑时滞影响的控制方法，则无法抑制颤振，所提控制方法的有效

性不受时滞大小的影响，可有效抑制颤振的发生。

关　键　词：颤振抑制；时滞系统；反馈控制；跨声速；降阶模型；间隙非线性
中图分类号：Ｖ２２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０１９８００９

　　气动力与柔性结构相互作用会产生气动弹
性，颤振是气动弹性领域中最危险的一类动不稳

定现象，极易引发灾难性事故。颤振主动控制技

术是目前研究最多的颤振抑制方法，一般是通过

在机翼上布置多个控制面，控制其偏转改变作用

在机翼上的气动力，以达到抑制颤振的目的。

主动控制气动弹性系统包含作动器、传感器、

控制器和数字滤波器等元器件，其动态特性会导

致最终作用于结构的控制力产生时滞
［１２］
。时滞

会破坏控制器的控制性能，甚至导致被控系统失

稳。在气动弹性领域，已有学者对此现象展开了

研究。国内，Ｚｈａｏ［３］对不可压流场反馈通道存在
延时的翼型气弹稳定性进行了研究，指出在飞行

器气动伺服弹性设计时，不可忽略时滞影响。

Ｈｕａｎｇ等［４］
分析了输入延时对不可压流场的飞行

器稳定性的影响，并提出了一种最优控制方法抑

制颤振。Ｃａｉ等［５６］
针对前向通道存在时延，采用

控制和滑模变结构控制方法对二元翼型颤振进行

控制，指出不考虑时滞所设计的控制器无法有效

抑制延时系统的颤振。Ｘｕ等［７］
研究了超声速下

时滞对气动弹性系统颤振边界稳定性的影响。国

外，Ｒａｍｅｓｈ和 Ｎａｒａｙａｎａｎ［８］对超声速下反馈通道
存在时滞的翼型，设计了状态反馈控制方法。

Ｍａｒｚｏｃｃａ等［９］
研究了考虑时滞存在时，对线性和

非线性控制器作用下的二维翼型气动弹性系统稳

定性的影响。Ａｒａｕｊｏ和 Ｓａｎｔｏｓ［１０］采用 Ｓｍｉｔｈ预估
方法研究了对控制通道存在不同时滞的颤振抑制

效果。

就目前已有文献来看，针对考虑时滞的颤振

主动控制研究几乎都集中在亚、超声速域，气动力

计算基于线化气动力模型，结构视为线性结构。

然而，现代民用／军用飞机大都以跨声速巡航，激波
位置对结构响应影响敏感，较为精确的模拟气动力

非线性的方法是计算流体力学（ＣＦＤ），但该方法计

qwqw
新建图章
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算量太大，且难以用于控制器设计。此外，机翼控

制面的铰链处普遍具有间隙，会引起刚度非线性现

象
［２］
，间隙非线性对气动弹性有显著影响，在分析

带控制面的机翼颤振问题时，必须加以考虑。

针对以上问题，本文基于气动力降阶模型

（ＲｅｄｕｃｅｄＯｒｄｅｒＭｏｄｅｌ，ＲＯＭ）技术，以含间隙非
线性的二维翼型为对象，对输入信号存在延时的

控制系统展开了跨声速机翼颤振时滞反馈主动控

制方法的研究。通过状态变换，将时滞被控系统

转换为不显含时滞的状态方程，进行最优时滞反

馈控制。在数值仿真中，采用自适应时间步长以

准确捕捉结构间隙切换点。

１　基于 ＣＦＤ／ＲＯＭ的气动弹性模型
在跨声速域，ＣＦＤ方法能提供精确的非定常

气动力。本文通过 ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合方法，以白噪
声信号作为结构位移输入，通过系统辨识技术建

立非定常气动力的自回归滑动平均 （ＡｕｔｏＲｅ
ｇｒｅｓｓｉｖｅＭｏｖｉｎｇＡｖｅｒａｇｅ，ＡＲＭＡ）降阶模型。
１．１　控制方程

气动力计算采用基于 ＲＡＮＳ的三维 Ｎａｖｉｅｒ
Ｓｔｏｋｅｓ控制方程，守恒型的流动方程可表示为

ｔ∫ＶＱｄＶ＋∮

Ｓ

（Ｇｃ－Ｇｖ）ｎｄＳ＝０ （１）

式中：Ｑ为守恒向量；Ｇｃ和 Ｇｖ分别为对流通量和
黏性通量；Ｓ为控制体 Ｖ的边界面积；ｎ为面的法
向量；ｔ为物理时间。

方程（１）对无黏项离散采用 Ｒｏｅ格式，黏性
项离散采用二阶中心差分格式，时间推进采用双

时间步。

１．２　结构运动方程
本文以含间隙非线性的带控制面二维翼型

（见图１）作为研究对象，俯仰方向结构刚度含有间
隙非线性，非线性广义“位移力”关系如图２所示。
Ｍ（α）＝珚Ｍ（α）ｋαα＝

　　
（１－δ／α）ｋαα 　α＞δ

０ 　－δ≤ α≤ δ
（１＋δ／α）ｋαα 　α＜－

{
δ

（２）

图 １　带控制面的二元翼型

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

图 ２　间隙非线性

Ｆｉｇ．２　Ｆｒｅｅｐｌａｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

式中：Ｍ代表回复力矩，珚Ｍ（α）为分段线性函数，α为俯
仰角；ｋα为俯仰方向的刚度系数；δ为间隙角阈值。

二元翼型的非线性控制方程可写为

ｍ ｍｘαｂ

ｍｘαｂ Ｉ[ ]
α

ｈ
··

¨[ ]α ＋
ｋｈ ０

０ ｋα（α[ ]） ｈ[ ]α ＝
－Ｌ[ ]Ｍ
（３）

式中：ｈ为沉浮位移；ｂ为机翼半弦长；ｋｈ为沉浮
方向刚度系数；ｍ为机翼质量；Ｉα为机翼惯性矩；
ｘα为弹性轴到机翼重心的无量纲距离；Ｌ和 Ｍ分
别为气动力和力矩。

令 ξ＝ｈ／ｂ，ωｈ＝ ｋｈ槡 ／ｍ，ωα＝ ｋα／Ｉ槡 α，ｒα＝

Ｉα／（ｍｂ
２

槡 ），Ｕ ＝Ｕ∞／（ｂωα），τ＝ａ∞ｔ／（２ｂ），Ｕ∞为
来流速度，ａ∞为声速。对式（３）进行无量纲处理，得

Ｍ ξ̈
¨[ ]α ＋Ｋ

ｈ[ ]α ＝ｆａ （４）

式中：

Ｍ ＝ １
Ｍａ２∞

１
ｘα
２

２ｘα
ｒ２α











１

Ｋ＝
４ ωｈ
Ｕω( )

α

２

０

０ ４
Ｕ２
珚Ｍ（α











）

ｆａ ＝
－
２Ｃｌ
πμ
８Ｃｍ
πμｒ２













α

其中：μ＝ｍ／（ρπｂ２）；Ｍａ∞ ＝Ｕ∞／ａ∞；Ｃｌ和 Ｃｍ分
别为升力和俯仰力矩系数；ρ为来流密度。

定义 ｘｓ＝［ξ　α　ξ　α］
Ｔ
，则式（４）可转换为

状态空间形式：

ｘｓ ＝Ａｓｘｓ＋ＢｓＦａ
η＝Ｃｓｘ

{
ｓ

（５）

式中：Ａｓ ＝
０ Ｉ

－Ｍ－１Ｋ[ ]０；Ｂｓ ＝
０ ０
０ Ｍ－[ ]１ ；Ｃｓ ＝
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１ ０ ０ ０[ ]０ １ ０ ０
；Ｆａ ＝

０
ｆ[ ]
ａ

；η＝［ξ　α］′。

１．３　基于 ＡＲＭＡ的开环气动弹性模型
对于模型辨识而言，最重要的是激励信号的

选取。一般来说，要求激励信号能够激起被辨识

系统所关心的所有频段的信号。本文选取随机信

号作为结构位移，与 ＣＦＤ耦合，计算得到在该激
励下的气动力输出。对输入白噪声，输出非定常

气动力的信号采用系统辨识方法，选用 ＡＲＭＡ差
分模型对气动力建模。该模型具有时间域离散形

式，如下：

ｆａ（ｋ）＝∑
ｎａ

ｉ＝１
Ａｉｆａ（ｋ－ｉ）＋∑

ｎｂ－１

ｉ＝０
Ｂｉη（ｋ－ｉ） （６）

式中：ｆａ代表气动力向量；η为结构位移输入向
量；Ａ、Ｂ为要辨识的系统模型参数；ｎａ和 ｎｂ分别
为输出和输入的延迟阶数。

方程（６）通过变量代换，可以化为状态方程离
散形式（见（７）），具体推导过程可详见文献［１１］。
ｘａ（ｋ＋１）＝Ｇａｘａ（ｋ）＋Ｈａη（ｋ）

ｆａ（ｋ）＝Ｃａｘａ（ｋ）＋Ｄａη（ｋ
{

）
（７）

由于结构方程为连续系统，需要对气动力离

散结构转换为连续系统，通过双边变换，可得气动

力的连续系统状态空间为

ｘ′ａ＝Ａａｘａ ＋Ｂａη

ｆａ ＝Ｃａｘ
{

ａ

（８）

将方程（５）与方程（８）耦合，可得开环气动弹
性模型为

ｘ′ｓａ＝Ａｓａｘｓａ
ｙｓａ ＝Ｃｓａｘ

{
ｓａ

（９）

式中：Ａｓａ ＝
Ａｓ＋ＢｓＤａＣｓ ＢｓＣａ
ＢａＣｓ Ａ[ ]

ａ

；ｘｓａ ＝［ｘｓ　ｘａ］′；

ｙｓａ ＝η；Ｃｓａ ＝［Ｃｓ　０］。
值得注意的是，从式（９）可以看出，该方程

中系数矩阵 Ａｓａ包含分段线性函数 珡Ｍ（α），因此
该方程为非线性方程。由于间隙非线性属于不

光滑非线性，本文所研究的结构具有 ２个切换
点 ±δ（见图 ２），若采用时间步长固定的龙格库
塔方法求解，将无法准确捕捉到间隙非线性切

换点的变化。为此，本文采用二分法
［１２］
搜索切

换点确定自适应时间步长的龙格库塔法对

式（９）进行求解。

２　时滞反馈主动控制设计

２．１　时滞控制系统
对式（９）所描述的气动弹性模型，可通过控

制面偏转，其目的是引入附加气动力来抑制颤

振。引入控制作用后的闭环气动弹性结构框图

如图 ３所示 （开关拨到 １点，不考虑控制信号的
延时）。

图 ３　气动弹性系统闭环控制框图

Ｆｉｇ．３　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｏｆａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｙｓｔｅｍ

　　图３中：β为控制面偏转角，代表控制器输出

量，ｆｃａ为控制面偏转角偏转引起的气动力。λ为

时滞。该气动力模型采用１．３节方法建立了控制

面偏转气动力降阶模型：

ｘ′ｃ＝Ａｃａｘｃ＋Ｂｃａβ

ｆｃａ ＝Ｃｃａｘｃａ ＋Ｄｃａ
{ β

（１０）

式中：ｘｃ为控制面偏转状态变量；Ａｃａ、Ｂｃａ、Ｃｃａ、Ｄｃａ
为该模型的系数矩阵。

将式（９）和式（１０）合并，即可得广义被控对

象模型为

ｘ′ｓａｃ＝Ａｓａｃｘｓａｃ＋Ｂｓａｃβ

ｙｓａｃ ＝Ｃｓａｃｘ
{

ｓａｃ

（１１）

式中：ｘｓａｃ＝［ｘｓ　ｘａ　ｘｃ］′；Ａｓａｃ＝
Ａｓａ Ｂｓａ
０ Ａ[ ]

ｃａ

；Ｂｓａ ＝

ＢｓＣｃａ[ ]０
；Ｂｓａｃ ＝

ＢｓＤｃａ
Ｂ[ ]
ｃａ

；Ｃｓａｃ ＝［Ｃｓａ　０］。

当控制器存在时滞 λ时（即在如图 ３所示的
控制系统中开关拨到点２），广义被控对象模型可
描述为

ｘ′ｓａｃ＝Ａｓａｃｘｓａｃ＋Ｂｓａｃβ（ｔ－λ） （１２ａ）
ｙｓａｃ ＝Ｃｓａｃｘｓａｃ （１２ｂ）
２．２　考虑时滞的控制方法设计

定义变量 ｚ（ｔ）如下：

ｚ（ｔ）＝ｘｓａｃ＋∫
ｔ

ｔ－λ
ｅ－Ａｓａｃ（ｓ－ｔ）ｅ－ＡｓａｃλＢｓａｃβ（ｓ）ｄｓ （１３）

２８９１
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　第 １０期 聂雪媛，等：含间隙非线性机翼跨声速颤振时滞反馈控制

将该变量代入式 （１２ａ），由文献 ［１３］可知，
式（１２ａ）可变为不显含时滞的系统：
ｚ′＝Ａｓａｃｚ＋ｅ

－ＡｓａｃλＢｓａｃβ（ｔ） （１４）
可以证明，只要系统（１２ａ）是完全可控的，则

系统（１４）也是完全可控的。
当时滞 λ已知时，式（１４）所描述的系统为分

段线性系统（考虑结构间隙非线性，系数 Ａｓａｃ为分
段线性矩阵），本文对分段子系统采用最优反馈

控制，通过极小化式（１５）所示的目标函数，获得
控制器最优控制量 β。

Ｊ＝∫
∞

０
［ｚ′Γｚ＋βＲβ］ｄｔ （１５）

式中：Γ和 Ｒ分别为状态变量和控制变量的加权
矩阵。

控制器的输出最优控制量为

β（ｔ）＝－Ｒ－１（ｅ－ＡｓａｃλＢｓａｃ）′Ｐｚ（ｔ） （１６）
式中：Ｐ为 Ｒｉｃａｔｔｉ方程的解。

对式（１４）所示的分段线性系统采用式（１６）
所示的最优控制，即可实现颤振主动控制。

由式（１３）可知，实际系统状态变量 ｘｓａｃ的求

解中包含了积分项∫
ｔ

ｔ－λ
ｅ－Ａｓａｃ（ｓ－ｔ）ｅ－ＡｓａｃλＢｓａｃβ（ｓ）ｄｓ，

对于任意时滞 λ，总可以写成 λ＝ｌＴ－ｎ，Ｔ为连续
系统采样周期，ｌ为大于 ０的整数，０≤ｎ＜Ｔ。在
实际控制中，控制器输出的控制量通过保持器将

数字电路中的离散信号转换为连续信号，以零阶

保持器为例：

β（ｔ）＝β（ｋＴ）　　ｋＴ≤ ｔ≤ （ｋ＋１）Ｔ （１７）
基于上述思路，通过积分变量替换，式（１３）

中的积分项可以用不同历史采样时刻的控制量来

表示
［１４］
。

∫
ｔ

ｔ－λ
ｅ－Ａｓａｃ（ｓ－ｔ）ｅ－ＡｓａｃλＢｓａｃβ（ｓ）ｄｓ＝

　　Ｇ（Δｔ－ｎ）Ｂｓａｃβ（ｔ－ｌΔｔ）＋
　　Ｆ（ｎ－Δｔ）Ｇ（Δｔ）Ｂｓａｃβ（ｔ－（ｌ－１）Δｔ）＋
　　Ｆ（ｎ－２Δｔ）Ｇ（Δｔ）Ｂｓａｃβ（ｔ－（ｌ－２）Δｔ）＋… ＋
　　Ｆ（ｎ－（ｌ－１）Δｔ）Ｇ（Δｔ）Ｂｓａｃβ（ｔ－Δｔ）

（１８）

式中：Ｆ（ｔ）＝ｅＡｓａｃｔ；Ｇ（ｔ）＝∫
ｔ

０
ｅＡｓａｃｓｄｓ。

由式（１８）可以看出，系统当前时刻的状态与
控制量的历史数据相关，而历史数据的长度则取

决于时滞 λ的大小。

３　算例与分析

以图 １所示的含间隙非线性二元机翼为
例

［１５１６］
，考虑控制信号存在时滞，对跨声速机翼

颤振进行主动控制。该模型无量纲参数设置选自

文献［１５］，如表 １所示。计算工况为马赫数
Ｍａ∞ ＝０．８，迎角为０°。

表 １　模型无量纲参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍｏｄｅｌ

参数 数值

ｘα ０．２５

ｒα ０．６２９

ωｈ／ωα ０．７０８

μ ３６．１５

δ ０．００１７４５

　　以滤波白噪声作为结构位移，辨识得到非定
常气动力离散模型 （７），通过双边变换，最终得到
连续状态方程（８）。

为验证辨识模型的准确性，先以常用的 ３２１１
信号作为位移 η的给定输入，进行 ＣＦＤ非定常气
动力计算，并与模型（８）的计算输出结果进行比
较，如图４所示。

进一步，按照文献［１５］设置初始扰动，即选
取结构位移初值 ｘｓ０＝［０　０．００２８　０　０．００１］

Ｔ
，

在 Ｍａ∞ ＝０．８Ｕ
 ＝１．４８工况下，计算气动力降阶

图 ４　３２１１信号激励下 ＲＯＭ和 ＣＦＤ计算的

气动力结果比较

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓｗｉｔｈＲＯＭａｎｄ

ＣＦＤｅｘｃｉｔｅｄｂｙ３２１１ｓｉｇｎａｌｓ
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模型与结构耦合的开环气弹模型（９）的响应，并
与 ＣＦＤ／ＣＳＤ直接耦合得到的结果进行比较，如
图 ５所示。可以看出，基于气动力降阶模型得到
的开环模型（９）具有较高计算精度，能够替代
ＣＦＤ／ＣＳＤ的直接耦合计算。

图６给出了该工况下俯仰角的相轨迹。可以
看出，俯仰角从初始位置（０．００２８，０．０１）出发，在

图 ５　ＲＯＭ和 ＣＦＤ结算结构响应结果比较

（Ｍａ∞ ＝０．８Ｕ
 ＝１．４８）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒｅｒｅｓｐｏｎｓｅｒｅｓｕｌｔｗｉｔｈ

ＲＯＭａｎｄＣＦＤ（Ｍａ∞ ＝０．８Ｕ
 ＝１．４８）

图 ６　俯仰角相轨迹（Ｍａ∞ ＝０．８Ｕ
 ＝１．４８）

Ｆｉｇ．６　Ｐｈｒａｓｅｐｏｒｔｒａｉｔｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｔ

Ｍａ∞ ＝０．８Ｕ
 ＝１．４８

气动力的作用下逐渐向原点位置收敛，结构是稳

定的。继续增大 Ｕ，当 Ｕ ＝１．７２时（文献［１５］
在该工况初始条件下 Ｕ ＝１．７），系统出现极限
环振荡，如图７所示。

针对图７所发生的极限环振动，采用控制面
偏转的方式加以控制。图８为给定控制面板偏转

图 ７　俯仰方向极限环振荡（Ｍａ∞ ＝０．８Ｕ
 ＝１．４８）

Ｆｉｇ．７　ＬｉｍｉｔｃｙｃｌｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｏｆｐｉｔｃｈａｔＭａ∞ ＝０．８Ｕ
 ＝１．４８

图 ８　３２１１信号控制面偏转输入控制面 ＲＯＭ和 ＣＦＤ

计算的气动力结果比较

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓｗｉｔｈ

ＲＯＭａｎｄＣＦＤｅｘｃｉｔｅｄｂｙ３２１１ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｉｎｐｕｔｓｉｇｎａｌｓ
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３２１１信号、ＣＦＤ计算结果与白噪声信号辨识得到
的气动力模型（１０）的结果比较。

若控制通道不存在时滞，即图 ３所示开关接
通触点１，此时采用常规的最优控制方法即可控
制住颤振，如图９所示。控制器输出控制量的变化
如图１０所示。考虑到系统（１１）状态的可观测性，
本算例对式（１５）中的状态加权矩阵 Ｑ选为对角
阵，对角线元素为１００，控制加权矩阵 Ｒ设为５０。

图 ９　无时滞系统颤振控制效果

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｕｔｔｅｒｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｆｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｏｕｔｄｅｌａｙ

图 １０　闭环控制系统控制面偏转角

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐ

ｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

若图３所示系统控制信号存在时滞，即开关
接通触点２，继续采用不考虑时滞的控制方法，在
时滞 λ较小时，控制方法是有效的。但当增大到
一定值时（本算例中为无量纲时间 ０．３７，Ｔ＝
０．０５），其控制后的系统响应相轨迹如图１１所示。
可以看出，即使控制面偏转到最大可允许偏转角，

但结构响应的相轨迹在整个相平面发散，系统出

图 １１　时滞系统的无时滞控制相平面图及

控制面偏转角

Ｆｉｇ．１１　Ｐｈａｓｅｐｏｒｔｒａｉｔｏｆｎｏｄｅｌａｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｄｅｌａｙａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎ
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现失稳，控制方法失效。

在这种情况下，采用本文提出的考虑延时设

计的控制方法（１６），对该系统进行颤振控制，此
时 ｌ＝８，ｍ＝０．０３，控制后的结构位移相轨迹如
图１２所示。

从图１２可以看出，在控制作用下，翼型位移
从初始状态，出发，在相平面内其运动轨迹形成一

图 １２　考虑时滞的控制器对时滞系统颤振控制的

相平面图及控制面偏转角（λ＝０．３７）

Ｆｉｇ．１２　Ｐｈａｓｅｐｏｒｔｒａｉｔｏｆｆｌｕｔｔｅｒｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｉｍｅ

ｄｅｌａｙｅｘｅｒｔｅｄｂｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎｅｄｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙａｎｄ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｔλ＝０．３７

条封闭曲线，收敛于各自的平衡态（０，０）。
继续增大时滞，图 １３为无量纲时滞 λ＝１．６

时，颤振控制的翼型位移相轨迹及控制面偏转角。

可以看出，考虑时滞设计的控制方法在大时滞下

仍然有效。

图 １３　考虑时滞的控制器对时滞系统颤振控制的

相平面图及控制面偏转角（λ＝１．６）

Ｆｉｇ．１３　Ｐｈａｓｅｐｏｒｔｒａｉｔｏｆｆｌｕｔｔｅｒｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｉｍｅ

ｄｅｌａｙｅｘｅｒｔｅｄｂｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎｅｄｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙａｎｄ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｔλ＝１．６

４　结　论

１）跨声速下，以含间隙非线性的翼型为研究
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对象，对输入信号存在时滞的闭环气动弹性系统

颤振主动控制方法进行了研究。基于非定常气动

力降阶模型结合间隙非线性具有分段线性的特

点，建立了非线性被控气动弹性模型，通过引入含

积分项的状态变换，将时滞被控系统转换为无时

滞系统，并在此基础上进行最优反馈控制设计，所

设计的控制量考虑了时滞的影响。

２）使用针对无时滞系统所设计的控制方法，
对存在时滞的系统进行颤振主动控制，其控制效

果随时滞增大而减弱，直到增大到某一临界值

（本算例为无量纲时间 ０．３７）时，控制方法失效；
本文提出的时滞反馈控制方法能有效地处理控制

通道的时滞，实现颤振主动抑制，可行性不受时滞

大小的影响。

下一步工作将在此基础上，考虑不确定时滞

对气动弹性系统稳定性的影响，时滞不再是事先

确定的常数，应研究如何设计控制方法提高系统

的稳定性。
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ｍｅｔｒｉｃｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙ：Ｓｍｉｔｈｐｒｅｄｉｃｔｏｒａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１９，１３７：１０６３５５．

［１１］聂雪媛，杨国伟．基于 ＣＦＤ降阶模型的阵风减缓主动控制

研究［Ｊ］．航空学报，２０１５，３６（４）：１１０３１１１１．

ＮＩＥＸＹ，ＹＡＮＧＧＷ．Ｇｕｓｔａｌｌｅｖｉａｔｉｏｎａｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎ

ＣＦＤｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉ

ｃａＳｉｎｉｃａ，２０１５，３６（４）：１１０３１１１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］黄程德，郑冠男，杨国伟，等．基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合含间隙三

维全动舵面气动弹性研究［Ｊ］．应用力学学报，２０１８，３５

（１）：１７．

ＨＵＡＮＧＣＤ，ＺＨＥＮＧＧＮ，ＹＡＮＧＧＷ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ｓｔｕｄｙｏｆａｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｌｌｍｏｖａｂｌｅｗｉｎｇｗｉｔｈｆｒｅｅｐｌａｙ

ｕｓｉｎｇＣＦＤ／ＣＳＤｃｏｕｐｌｉｎｇ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｐｐｌｉｅｄＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓ，２０１８，３５（１）：１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＫＷＯＮＷ Ｈ，ＰＥＡＲＳＯＮＡＥ．Ｆｅｅｄｂａｃｋｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｌｉｎｅａｒ

ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｄｅｌａｙｅｄｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏ

ｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，１９８０，２５（２）：２６６２６９．

［１４］ＣＡＩＧＰ，ＨＵＡＮＧＪＺ．Ｉｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｏｐｔｉｍａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｖｉｂｒａ

ｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｌｉｎｅａｒｓａｍｐｌｅｄｄａｔａｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙｉｎ

ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，２００３，２６２（５）：

１０５７１０７１．

［１５］ＫＩＭ Ｄ Ｈ，ＬＥＥＩ．Ｔｒａｎｓｏｎｉｃａｎｄｌｏｗｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｔｗｏｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈａｆｒｅｅｐｌａｙｎｏｎ

ｌｉｎｅａｒｉｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，２０００，２３４（５）：

８５９８８０．

［１６］ＨＥＳ，ＹＡＮＧＺＣ，ＧＵＹＳ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｎａｅｒｏｅｌａｓ

ｔｉｃａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈｆｒｅｅｐｌａｙｉｎｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｏｗ［Ｊ］．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＤｙ

ｎａｍｉｃｓ，２０１７，８７（４）：２０９９２１２５．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｔｉｍｅｄｅｌａｙｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｕｔｔｅｒｏｆ
ａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈｆｒｅｅｐｌａｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

ＮＩＥＸｕｅｙｕａｎ，ＺＨＥＮＧＧｕａｎｎａｎ，ＹＡＮＧＧｕｏｗｅｉ

（ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｆｏｒＭｅｃｈａｎｉｃｓｉｎＦｌｕｉｄＳｏｌｉｄＣｏｕｐｌｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓｏｆＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１９０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎａｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆｌｕｔｔｅｒ，ｔｉｍｅｄｅｌａｙｓａｒｅｉｎｅｖｉｔａｂｌｙｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄａｎｄｈａｖｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅ
ｏｎｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｙｓｔｅｍ．Ａｔｐｒｅｓｅｎｔ，ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｆｌｕｔｔｅｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ
ｈａｓｂｅｅｎｆｏｃｕｓｅｄｏｎｓｕｂｓｏｎｉｃａｎｄｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｒｅｇｉｍｅｓ，ｗｈｅｒｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓａｒｅｍｏｄｅｌｅｄｗｉｔｈｔｈｅｌｉｎｅａｒ
ｔｈｅｏｒｙ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｉｔｉｓｎｏｔｉｃｅｄｔｈａｔｃｉｖｉｌｏｒｍｉｌｉｔａｒｙａｉｒｃｒａｆｔｕｓｕａｌｌｙｃｒｕｉｓｅａｔｔｈｅｔｒａｎｓｏｎｉｃｒｅｇｉｍｅ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎ
ｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｉｓｕｓｅｄａｓａｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｉｎｔｈｅａｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ．Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅａｂｏｖｅｓｉｔｕａｔｉｏｎ，ｔｈｅ
ｍｅｔｈｏｄｏｆｔｉｍｅｄｅｌａｙｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｆｒｅｅｐｌａｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｔｒａｎｓｏｎｉｃｆｌｕｔｔｅｒｉｓｄｅｖｅｌｏｐｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｉｎｇ．Ｉｎｔｈｅｍｅｔｈｏｄ，ｔｈｅｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓｍｏｄｅｌｓｆｏｒｔｒａｎ
ｓｏｎｉｃｒｅｇｉｍｅｗｅｒｅｆｉｒｓｔｌｙｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｗｉｔｈｔｈｅｗｈｉｔｅｎｏｉｓｅａｓｅｘｃｉｔａｔｉｏｎｓｉｇｎａｌｓ，ａｎｄｗｅｒｅｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｆｒｅｅｐｌａｙ
ｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌｔｏｃｏｎｓｔｒｕｃｔｔｈｅｓｔａｔｅｓｐａｃｅｍｏｄｅｌｓｆｏｒｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｅｎ，ａ
ｓｔａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｌｉｔｅｍｗａｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｍａｋｅｔｈｅｉｎｐｕｔｄｅｌａｙｓｙｓｔｅｍｂｅｔｒａｎｓｆｏｒｍｅｄｉｎｔｏａ
ｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｏｕｔｄｅｌａｙ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｏｐｔｉｍｕｍｔｉｍｅｄｅｌａｙｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙｏｐｔｉｍｕｍｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｏｒｙ．
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔ，ｆｏｒｔｈｅｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｔｉｍｅｄｅｌａｙ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｍａｙｆａｉｌｔｏｓｕｐｐｒｅｓｓｔｈｅ
ｆｌｕｔｔｅｒｉｆｔｉｍｅｄｅｌａｙｉｓｎｏｔｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｉｎｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｔｉｍｅｄｅｌａｙｆｅｅｄｂａｃｋ
ｃｏｎｔｒｏｌａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｎ’ｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｔｈｅｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｔｈｅｔｉｍｅｄｅｌａｙｓ．Ｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｏｂｔａｉｎｅｘ
ｃｅｌｌｅｎｔｆｌｕｔｔｅｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｅｉｔｈｅｒｓｍａｌｌｏｒｌａｒｇｅｉｎｐｕｔｔｉｍｅｄｅｌａｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｕｔｔｅｒｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ；ｔｉｍｅｄｅｌａｙｓｙｓｔｅｍ；ｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌ；ｔｒａｎｓｏｎｉｃ；ｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌ；
ｆｒｅｅｐｌａｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００９１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１００９１４：２６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１００９．１１４７．００６．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１７０２２９８，１１６７２３０３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｅｎｇｇｕａｎｎａｎ＠ｉｍｅｃｈ．ａｃ．ｃｎ
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２０２１年 １０月
第４７卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７３１；录用日期：２０２０１１０１；网络出版时间：２０２０１２０３０９：５４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１２０２．１６５５．００３．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｘｉｎｔｉａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：李新田，陈新民，陈世立，等．固体火箭冲压发动机设计点性能优化分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：
１９８９１９９５．ＬＩＸＴ，ＣＨＥＮＸＭ，ＣＨＥＮＳＬ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：１９８９１９９５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３７８

固体火箭冲压发动机设计点性能优化分析

李新田，陈新民，陈世立，许诺，蔡强
（中国运载火箭技术研究院，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：针对冲压动力飞行器射程优化总体需求，提出了基于飞行器发动机性能因
子的评估方法，建立了固体火箭冲压发动机性能模型及优化设计流程，为总体与动力一体化优

化设计提供了支撑。根据典型含硼贫氧推进剂性能分析结果可知，相同马赫数及余气系数下，

高度对比冲的影响不明显；相同马赫数下，比冲随余气系数的增加先增加后减小；相同余气系

数下，比冲随马赫数的增加而降低；飞发性能因子随马赫数、余气系数的增加先增加后降低，在

一定条件下达到最大值。

关　键　词：固体火箭冲压发动机；设计点；比冲；射程；性能优化
中图分类号：Ｖ４３６
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　　冲压发动机通过气流减速增压的工作方式，
省去了涡喷涡扇发动机的转动部件，结构复杂度

降低，同时有效利用空气中的氧气作为氧化剂，相

比火箭发动机比冲提高，在超声速飞行器中得到

了广泛应用
［１３］
。固体火箭冲压发动机通过燃气

发生器产生贫氧燃气，具有推进剂供应系统简单、

推进剂密度比冲高、结构布局紧凑等优势，在超声

速巡航导弹等领域具有较好的应用前景
［４７］
。近

年来，英国等欧洲各国研制的 ＢＶＲＡＡＭ／Ｍｅｔｅｏｒ
“流星”超视距空空导弹、日本三菱重工集团研制

的 ＸＡＳＭ３超声速反舰导弹等均采用固体火箭冲
压发动机为动力

［３４］
，国内外相关单位和研究结

构也对固体火箭冲压发动机开展了大量研究。

冲压发动机的性能评估及优化是发动机设计

过程中至关重要的环节，许多学者在冲压发动机

的内流道与部组件优化
［８１２］
、一体化设计与多目

标优化
［１３１５］

、总体性能评估与预示
［１６１９］

等方面开

展了广泛研究。王友银
［８］
开展了宽马赫数运行

冲压发动机的热力性能优化分析，获得了用进气

道的压缩温升比和燃烧室的加热比所表征的超燃

冲压发动机的进气道和燃烧室配合的最大工作边

界。朱美军
［９］
采用热力学分析、准一维估算分析

和数值模拟相结合的方法，发展了一套超燃冲压发

动机内流道设计与优化方法。王青等
［１０］
建立了基

于试验设计方法和代理模型的可调尾喷管多目标

优化设计方法，获得了冲压发动机尾喷管结构随马

赫数和攻角变化的调节规律。曹军伟等
［１１］
针对空

空导弹在宽空域范围内的性能优化，提出了基于遗

传算法的固体火箭冲压发动机优化设计方法，并对

非壅塞式固体火箭冲压发动机进行了分析。

火箭发动机的工作状态主要由发动机自身决

定，受外界影响小，比冲是发动机性能的主要衡量

指标。冲压发动机通过进气道吸入空气作为氧化

剂，发动机的方案设计、性能评估、参数优化均与

飞行器密切相关，总体与动力深度耦合，单纯的发

动机比冲性能难以全面反映对飞行器的综合影

响，有必要建立基于飞行器总体需求的冲压发动

机性能评估模型方法。本文从飞行器总体需求出

发，以射程最大为优化目标，建立衡量冲压发动机

性能的指标模型，分析性能优化的流程和方法，并

qwqw
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结合具体算例进行了分析，为冲压发动机的性能

优化分析提供参考。

１　模型方法

１．１　射程优化模型
根据巡航飞行器的受力关系，针对典型巡航

状态对冲压动力飞行器的射程进行评估，从理论

层面建立飞行器射程优化的衡量指标。巡航飞行

时，飞行器为升重平衡与推阻平衡状态，有

ｍｇ＝Ｌ （１）
Ｆ＝Ｄ （２）
式中：ｍ为飞行器质量；ｇ为重力加速度；Ｌ为飞
行器升力；Ｆ为发动机推力；Ｄ为飞行器阻力。

发动机推力为

Ｆ＝ ｍＩｓ （３）
式中：ｍ为发动机推进剂流量；Ｉｓ为发动机比冲。

定义升阻比 Ｋ为

Ｋ＝ Ｌ
Ｄ
＝

１
２
ＣＬρｖ

２Ｓｒ

１
２
ＣＤρｖ

２Ｓｒ
＝
ＣＬ
ＣＤ

（４）

式中：ＣＬ为飞行器升力系数；ＣＤ为飞行器阻力系
数；ρ为大气密度；ｖ为飞行速度；Ｓｒ为飞行器参考
截面面积。

则有

－ｄｍ
ｄｔ
Ｉｓ ＝

ｍｇ
Ｋ

（５）

式中：ｔ为时间。
对式（５）进行积分，可得工作时间与质量变

化间的关系为

ｔ＝
ＩｓＫ
ｇ
ｌｎ ｍ０
ｍ０－ｍ

( )
ｆ

（６）

式中：ｍ０为飞行器初始质量；ｍｆ为消耗的推进剂
质量。

从而，飞行器射程 Ｓ为

Ｓ＝ｖｔ＝
ｖＩｓＫ
ｇ
ｌｎ ｍ０
ｍ０－ｍ

( )
ｆ

（７）

即巡航飞行条件下，给定推进剂质量，飞行器

的射程与飞行速度、发动机比冲、飞行器升阻比三

者的乘积成正比。

定义飞发综合性能因子 Ｅｖｒｃ为
Ｅｖｒｃ ＝ｖＩｓＫ （８）

从射程最优的角度，优化的目标是选择合适的

飞行器及发动机方案，使 Ｅｖｒｃ的值最大化。式（８）
中，升阻比 Ｋ主要与飞行器的气动外形有关，本
文暂不考虑，在实际工程实践中可结合飞行器具

体情况进行分析。Ｉｓ与发动机性能有关，ｖ与飞

行器飞行状态及发动机性能均有关，剥离 Ｋ的影
响，定义飞发性能因子 Ｅｖｒ为
Ｅｖｒ＝ｖＩｓ （９）

发动机比冲与余气系数、马赫数均有关系，为

使飞行器射程最大，在选取设计点时，不仅应有较

高的比冲，且应使比冲与飞行速度的乘积最大化。

１．２　发动机性能模型
根据固体火箭冲压发动机各截面参数关系建

立发动机性能模型。图１为固体火箭冲压发动机
截面示意图。图中：０截面为未受干扰的前方空
气来流截面，１截面为进气道入口截面，２截面为
进气道出口截面，３截面为补燃室入口截面，４截
面为补燃室出口截面（喷管入口截面），５截面为
喷管出口截面，ｔｎ截面为喷管喉部截面。

图 １　固体火箭冲压发动机截面示意图
Ｆｉｇ．１　Ｓｅｃｔｉｏｎａｌｄｉａｇｒａｍｏｆｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔ

进气道捕获空气流量计算公式如下：

ｍａ ＝ρ０·Ｍａ０·ｃ０Ａ１φ（Ｍａ０，αｖ，βｖ） （１０）
式中：ρ０为来流空气密度；Ｍａ０为来流马赫数；ｃ０为
声速；Ａ１为进气道捕获面积；φ为进气道流量系数，
φ与来流马赫数 Ｍａ０、攻角 αｖ及侧滑角 βｖ有关。

燃气流量与推进剂的燃速及燃面面积等有关：

ｍｇ ＝ａｐ
ｎ
ｇＡｂρｆ （１１）

式中：ｍｇ为燃气流量；ａ为推进剂燃速系数；ｎ为
推进剂压强指数；ｐｇ为燃气发生器压强；Ａｂ为燃
面面积；ρｆ为推进剂密度。

空燃比 Ｎ为
Ｎ＝ ｍａ／ｍｇ （１２）

余气系数 α为
α＝Ｎ／Ｌ０ （１３）
式中：当量空燃比 Ｌ０为 １ｋｇ燃料完全燃烧所需
的理论空气量。

补燃室出口总压 ｐ４ 为

ｐ４ ＝
ｍ４Ｃ



Ａｔｎ
＝
（ｍａ＋ｍｇ）Ｃ



Ａｔｎ
（１４）

式中：ｍ４为喷管入口截面（４截面）流量；Ｃ
为特

征速度；Ａｔｎ为喷管喉部面积。特征速度 Ｃ
与推

进剂组分、空气总温 Ｔａ、空燃比 Ｎ等有关，由热
力计算获得。

发动机名义推力 Ｆｍ为
Ｆｍ ＝（ｍ５ｖ５＋ｐ５Ａ５）－ｍａｖ０－Ａ５ｐ０ ＝
　　ｐ４σ４５π（λ５）Ａ５（ｋ５·Ｍａ

２
５＋１）－

　　 ｍａｃ０·Ｍａ０－Ａ５ｐ０ （１５）
式中：ｍ５和 Ｍａ５分别为喷管出口截面（５截面）流

０９９１
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量和马赫数；ｖ５为喷管出口截面（５截面）气流速
度；ｐ５为喷管出口截面（５截面）静压；ｐ０为当地
静压；ｖ０为飞行速度；Ａ５为喷管出口截面（５截

面）截面面积；ｐ４ 为喷管入口截面（４截面）总压；
σ４５为喷管入口至出口截面总压恢复系数；气动函

数 π（λ５）＝ｐ５／ｐ

５，ｐ


５ 为喷管出口截面（５截面）总

压；ｋ５为喷管出口截面（５截面）燃气比热比。
发动机推力系数 ＣＦ为

ＣＦ ＝
Ｆｍ
ｑ０Ｓｒ

＝
２Ｆｍ
ρ０ｖ

２
０Ｓｒ

（１６）

式中：ｑ０为未扰动来流动压头。
发动机比冲 Ｉｓ为

Ｉｓ ＝
Ｆｍ
ｍｇ

（１７）

１．３　性能优化流程
针对固体火箭冲压发动机设计点开展性能

优化。设计点通常取飞行过程中工作时间最长

的点，如巡航点。基于射程最优原则，根据飞行

器质量规模等条件，优化设计点参数，以获得较

优性能；同时，需考虑其他飞行工况条件下，满

足进气道稳定工作裕度的需求、推力对流量的

需求，设计合理的喷管喉径、流量调节比及进气

道捕获面积。综合设计点性能优化及其他飞行

工况的约束条件，最终获得发动机的优化设计

方案，主要优化流程如图 ２所示。整个优化设
计流程与飞行器的总体设计紧密耦合，基于飞

发综合性能因子 Ｅｖｒｃ或飞发性能因子 Ｅｖｒ最优的
目标开展分析。

图 ２　固体火箭冲压发动机性能优化设计流程

Ｆｉｇ．２　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

２　性能分析

固体火箭冲压发动机主要采用的推进剂有铝

镁贫氧推进剂和含硼贫氧推进剂。其中，含硼贫

氧推进剂具有较高的能量特性及密度，综合性能

较优，近年来被广泛采用。参考相关文献资料，计

算选用的含硼贫氧推进剂配方质量百分比为

３５％的 ＡＰ、３５％的 Ｂ及３０％的 ＨＴＰＢ。
２．１　推进剂能量特性

首先根据推进剂配方，开展发动机能量特性

分析。通过热力计算，获得不同空燃比 Ｎ、空气总
温 Ｔａ 对燃烧产物热力参数的影响，变化曲线如
图３和图 ４所示。图 ３中：Ｔｃ为燃烧产物温度。
燃烧产物温度或特征速度最高对应的最佳余气系

图 ３　燃烧产物温度随空燃比变化

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｖｅｒｓｕｓａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏ

１９９１
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图 ４　特征速度随空燃比变化

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｉｒｆｕｅｌｒａｔｉｏ

数为５～６，空气总温变化对最佳余气系数有一定
影响。后文分析中为便于余气系数计算，最佳空

燃比均取５．５。冲压发动机的燃烧室压力 ｐｃ通常
较低，对燃烧产物温度及特征速度的影响较小。

２．２　发动机性能
定义某截面的富裕冲量为去除环境压强后气

流所产生的作用力，如喷管出口截面的富裕冲量

为 ｍ５ｖ５＋（ｐ５－ｐ０）Ａ５。根据分析可知，冲压发动
机的名义推力为喷管出口富裕冲量与进气道入口

富裕冲量之差。

采用第１节模型对冲压发动机的性能特性变
化规律进行分析。图５为高度 Ｈ在 ２０ｋｍ时，不
同马赫数条件下比冲随余气系数的变化。相同马

赫数条件下，随着余气系数的增加，比冲先增加后

减小。在马赫数３．０～４．０范围内，最大比冲对应
的最佳余气系数约为 ２．０～２．２，对应空燃比为
１１．０～１２．１。与火箭发动机最大比冲在当量空燃
比附近不同，冲压发动机由于空气流量对富裕冲

量的贡献作用，最大比冲点为富氧状态。设计进

气道捕获面积时，捕获的空气流量宜使余气系数

在最佳余气系数附近。

相同余气系数条件下，随着马赫数的增加，比

冲降低。根据冲压发动机推力的喷管出口富裕冲

量与进气道入口富裕冲量差值关系，来流马赫数

增加后，飞行速度与空气流量均增加，而喷管出口

马赫数基本不变，进气道入口的富裕冲量增加幅

度大于喷管出口富裕冲量的增加程度，从而引起

比冲降低。单从比冲性能角度考虑，马赫数越低，

发动机性能越高，似乎应选择较低的设计马赫数

合理，但这其实未充分反映对飞行器总体的全面

影响，速度同样对射程也会产生影响。

图６为不同高度条件下比冲随余气系数的变

图 ５　不同马赫数下比冲随余气系数变化（Ｈ＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．５　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ（Ｈ＝２０ｋｍ）

图 ６　不同高度下比冲随余气系数变化（Ｍａ＝３．５）

Ｆｉｇ．６　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ（Ｍａ＝３．５）

化。高度变化引起大气密度变化及捕获空气流量

变化，在相同的余气系数下，燃气流量与空气流量

同比例变化，且燃气温度及特征速度基本不变，喷

管出口富裕冲量与进气道来流富裕冲量均近似成

正比关系，因而推力也与流量变化比例相近，从而

比冲随高度变化不明显。发动机设计时，根据飞

行器质量及飞行马赫数，选择合适的飞行高度满

足巡航飞行所需升力大小。在此基础上，根据飞

行器升阻比，提出对发动机推力需求，并按最佳余

气系数分配燃气流量与空气流量，开展发动机相

关参数设计。

图７为不同马赫数条件下飞发性能因子随余
气系数的变化。由于相同余气系数下高度对比冲

影响较小，图７以２０ｋｍ为例进行分析。可知，随
着余气系数的增加，飞发性能因子先增加后减小。

２９９１
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当马赫数为３．４～３．５、余气系数为 ２．１左右时，
飞发性能因子达到最大值。即以射程最优为目

标，宜将飞行马赫数及余气系数设计在该值附近

范围。低马赫数条件下，虽然发动机比冲高，但飞

行速度低，对射程不利；马赫数过高时，虽然飞行

速度快，但比冲性能下降较多，也引起射程降低。

图８为不同高度下飞发性能因子随余气系数
变化。由于相同马赫数和余气系数条件下，高度

对比冲的影响不明显，因而飞发性能因子受高度

的影响也较小。受不同高度声速及比冲的小幅变

化影响，飞发性能因子略有变化，变化幅度较低。

但飞行高度引起的大气密度变化对飞行器升力及

阻力的影响较大，在飞行高度设计时，要考虑升重

图 ７　不同马赫数下飞发性能因子随余气系数

变化（Ｈ＝２０ｋｍ）

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｈｉｃｌｅｒａｍｊｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆａｃｔｏｒｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓ

ａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｓ（Ｈ＝２０ｋｍ）

图 ８　不同高度下飞发性能因子随余气系数

变化（Ｍａ＝３．５）

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｈｉｃｌｅｒａｍｊｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆａｃｔｏｒｖｅｒｓｕｓｅｘｃｅｓｓ

ａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅｉｇｈｔｓ（Ｍａ＝３．５）

平衡与推阻平衡需求，需结合飞行器的质量及尺

寸规模分析考虑。同时，结合飞行器性能因子受

升阻比的影响，设计飞行攻角为最大升阻比对应

攻角时最佳，从飞行器性能因子最大化开展设计

点优化。

以上分析为按巡航点状态考虑，未考虑加速

爬升等过程的影响，同时推进剂的配方和性能也

会对结果产生影响，计算条件发生变化时，可能会

引起计算结果的变化，可采用所述方法结合实际

情况开展进一步分析。

３　结　论

本文建立了固体火箭冲压发动机性能优化模

型，并开展了发动机性能分析工作。主要结论

如下：

１）针对以冲压发动机为动力的飞行器，基于
飞行器巡航状态受力平衡方程，以射程为优化目

标，提出了基于飞行器性能因子和飞发性能因子

的评估模型，建立了固体火箭冲压发动机性能模

型及固体火箭冲压发动机的优化设计流程，解决

了冲压发动机传统基于比冲的性能评估方法带有

片面性，不能充分反映对飞行器总体性能需求的

问题，对冲压发动机优化设计方法具有参考意义。

２）以典型含硼贫氧推进剂固体火箭冲压发
动机为例，对发动机性能进行了综合分析评估。

对于给定算例，相同马赫数及余气系数下，高度对

比冲的影响不明显；相同马赫数下，比冲随余气系

数的增加先增加后减小，最佳余气系数约为 ２．０～
２．２；相同余气系数下，随着马赫数的增加，比冲逐
渐降低；以射程为优化目标，当马赫数为３．４～３．５、
余气系数为２．１时，飞发性能因子达到最大值。
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ｆｏｒｓｏｌｉｄｆｕｅｌｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１４，３５（１）：８１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］龚玉元．固体火箭冲压发动机性能预估方法研究与导弹弹

道仿真［Ｄ］．长沙：国防科学技术大学，２０１０．

ＧＯＮＧＹＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｗａｙｏｆｓｏｌｉｄｐｒｏｐｅｌｌａｎｔｄｕｃｔｅｄ

ｒｏｃｋｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｅｓｔｉｍａｔｅａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｍｉｓｓｉｌｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 １０期 李新田，等：固体火箭冲压发动机设计点性能优化分析

Ｏｐｔｉｍａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔ
ＬＩＸｉｎｔｉａｎ，ＣＨＥＮＸｉｎｍｉｎ，ＣＨＥＮＳｈｉｌｉ，ＸＵＮｕｏ，ＣＡＩＱｉａｎｇ

（ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＬａｕｎｃｈＶｅｈｉｃｌｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｒａｎｇｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈｒａｍｊｅｔ，ａｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄ
ｏｎｔｈｅｖｅｈｉｃｌｅｒａｍｊｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆａｃｔｏｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ
ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔａｒｅｄｅｖｅｌｏｐｅｄ．Ｔｈｅｓｅｐｒｏｖｉｄｅｓｕｐｐｏｒｔｆｏｒｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎｏｆｖｅｈｉｃｌｅ
ａｎｄｒａｍｊｅｔ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒａｍｊｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｗｉｔｈｂｏｒｏｎｂａｓｅｄｆｕｅｌｒｉｃｈｐｒｏｐｅｌｌａｎｔ，ｕｎ
ｄｅｒｔｈｅｓａｍｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｃａｕｓｅｄｂｙｈｅｉｇｈｔｖａｒｉａ
ｔｉｏｎｉｓｎｏｔｏｂｖｉｏｕｓ．ＵｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ，ｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｉｎｃｒｅａｓｅｓｆｉｒｓｔａｎｄｔｈｅｎｄｅｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈ
ｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ．Ｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅｄｅｃｒｅａｓｅｓ
ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒ．ＷｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｖｅｈｉｃｌｅ
ｒａｍｊｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆａｃｔｏｒｉｎｃｒｅａｓｅｓｆｉｒｓｔａｎｄｔｈｅｎｄｅｃｒｅａｓｅｓ．Ｔｈｅｖｅｈｉｃｌｅｒａｍｊｅｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆａｃｔｏｒｒｅａｃｈｅｓａ
ｍａｘｉｍｕｍｕｎｄｅｒｃｅｒｔａｉｎＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｎｄｅｘｃｅｓｓａｉｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｕｃｔｅｄｒｏｃｋｅｔ；ｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔ；ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｐｕｌｓｅ；ｒａｎｇｅ；ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１１０１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１２０３０９：５４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１２０２．１６５５．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｘｉｎｔｉａｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＳＢＡＳ电文时序动态编排算法
陈姗姗１，金彪１，，赵立谦１，２，夏川茹１，３，王雷雷１，３

（１．航天恒星科技有限公司，北京 １０００９４；　２．中国科学院上海天文台，上海 ２０００３０；

３．天津航天中为数据系统科技有限公司，天津 ３００４５０）

　　摘　　　要：星基增强系统（ＳＢＡＳ）通过 ＧＥＯ卫星转发 ＳＢＡＳ电文实现对 ＧＮＳＳ服务性
能的提升，以满足民航用户不同飞行阶段的导航需求，因此，合理有效的电文内容及播发时序

设计是系统实现高质量服务的重要保证。为提高电文编排的灵活性，避免固定时序填补空余

电文引起的播发资源浪费，提出了一种 ＳＢＡＳ电文时序动态编排算法，在满足国际标准要求的
前提下，综合利用 ＳＢＡＳ电文龄期和最大播发间隔实现待播发电文的自动选择。利用 ＮＴＭＦ
实测数据对当前各主要 ＳＢＡＳ的电文进行了特性分析，对所提方法的单双频 ＳＢＡＳ电文编排效
果进行了评估。结果表明：所提算法可保证电文时序符合国际标准要求，实现了重要电文的优

先播发，将空余时隙进行动态分配实现了各类型电文播发间隔的近等比例缩短。与固定时序

相比，单频 ＳＢＡＳ完好性电文播发间隔缩短约１５．０％，首次定位时间缩短约８％，双频 ＳＢＡＳ电
文首次定位时间缩短约６．５％；与固定时序的 ＢＤＳＢＡＳＢ１Ｃ电文相比，完好性服务能力提升约
１４．７％，首次定位时间缩短约１６．７％。所提算法有效提升了 ＳＢＡＳ电文播发的播发效率，实现
了 ＳＢＡＳ播发资源的１００％有效利用。

关　键　词：星基增强系统（ＳＢＡＳ）；ＳＢＡＳ电文；电文时序；动态时序；固定时序
中图分类号：Ｐ２２８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０１９９６１０

　　星基增强系统（ＳＢＡＳ）最先由美国 ＦＡＡ提出
并建设，其目的是提高 ＧＰＳ等基本导航系统的精
度、完好性、连续性和可用性，以满足民航等生命安

全服务领域的导航应用需求。目前，已建成的 ＳＢＡＳ
系统主要包括 ＷＡＡＳ［１２］、ＥＧＮＯＳ［３４］、ＧＡＧＡＮ［５］和
ＭＳＡＳ［６７］等，中国的 ＢＤＳＢＡＳ［８９］、俄罗斯的ＳＤＣＭ
及韩国的 ＫＡＳＳ系统也在建设之中。

ＳＢＡＳ电文作为改正数和完好性参数的信息
载体，其电文结构、内容、编排方式等设计的合理

性将直接影响 ＳＢＡＳ系统的性能。ＩＣＡＯ［１０］和
ＲＴＣＡ［１１］标准中对单频 ＳＢＡＳ电文结构、内容和
最大播发间隔等进行了明确规定。单频 ＳＢＡＳ共

支持 ６４种电文类型，每条电文由 ２５０ｂｉｔ组成并
在１ｓ时间完成播发。由于每条电文仅包含部分
改正数或完好性信息，用户需收集多条电文后才

能获取一组完整的改正数和完好性信息以进行定

位解算。考虑播发信息的时变特性，各电文类型

具有不同的更新间隔，改正数精度随时间累积而

降低，导致用户端定位保护级变大；同时标准中

对 ＳＢＡＳ告警电文的优先级和播发策略进行了
明确规定，告警电文的连续播发将占用播发通

道，可能导致其他电文过期。综上，电文的时序

设计将影响用户导航解算的精度、可用性和连

续性
［１２］
，电文播发时序编排是 ＳＢＡＳ系统设计

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjMNzrdFlYlK4TJgk70i13BeC0HPe_1L7ehmK-fC3Xk-15nEAskAW45SCBoQkaujYtXqcujJnL4oWpT2vZA21U2WJvl4LaWNNnQZiYuJnwo9jQ==&uniplatform=NZKPT
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　第 １０期 陈姗姗，等：ＳＢＡＳ电文时序动态编排算法

的重要内容。

为满足不同类型电文最大播发间隔的要

求，同时考虑不同服务参数的降效因素，需针对

ＳＢＡＳ电文播发时序开展详细、深入的研究和设
计。斯坦福大学的 Ｗａｌｔｅｒ等［１３］

介绍了 ＷＡＡＳ
当前采用动态时序的播发方法，同时提出了固

定时序的播发方法。韩国 Ｙｕｎ等［１４］
根据 ＫＡＳＳ

系统服务区域特点进行电文时序设计，对比现

有 ＳＢＡＳ系统最大播发间隔降低２０％左右，缩短
了用户的首次定位时间。Ｓａｌｏｓ等［１５］

利用其开

发的 ＤＳＶＰ软件对 ＤＦＭＣＬ５的电文接口协议开
展研究，软件同时支持动态和固定 ２种时序编
排方法。国内，黄双临

［１６］
、梁曦

［１７］
等对 ＳＢＡＳ电

文特性进行了分析，但对 ＳＢＡＳ电文时序设计的
研究较少。

本文首先给出 ＳＢＡＳ电文播发的标准要求，
作为电文时序设计的约束；然后提出一种基于电

文龄期的 ＳＢＡＳ电文时序动态编排算法；最后在
对国际各 ＳＢＡＳ系统电文特性进行分析的基础
上，对本文算法的有效性进行了验证。结果表明，

本文算法可以有效缩短电文播发间隔和用户首次

定位时间，提升了 ＳＢＡＳ电文的播发效率和灵
活性。

１　ＳＢＡＳ电文标准

ＲＴＣＡ即航空无线电委员会发布的 ＤＯ２２９Ｅ
标准

［１１］
是 ＧＮＳＳ／广域增强系统的最低运行标准。

为满足航空用户对导航精度、完好性、连续性及可

用性的要求，ＲＴＣＡ标准详细规定了 ＳＢＡＳ信号功
率、实时播发增强电文的电文类型、信息格式、播

发间隔等重要设计参数及指标，是单频 ＳＢＡＳ电
文设计的主要依据文件。

ＳＢＡＳ电文的每个数据块（或帧）为 ２５０ｂｉｔ，
含前８ｂｉｔ前导码，６ｂｉｔ电文类型标识、２１２ｂｉｔ数
据块及２４ｂｉｔ循环冗余校验码（ＣＲＣ），以２５０ｂｉｔ／ｓ
的数据率进行传输。ＲＴＣＡ中规定了 ０～６３共计
６４类增强电文类型（ＭｅｓｓａｇｅＴｙｐｅ，ＭＴ），其中有
部分类型未进行定义，以满足新系统建设或升级

扩容的需要。由于每条 ＳＢＡＳ电文仅包含部分信
息，用户需通过多种数据龄期（ＩｓｓｕｅｏｆＤａｔａ，ＩＯＤ）
对完好性及改正信息进行组合后使用。表１列出
了单频 ＳＢＡＳ电文的主要电文类型、播发内容及
最大播发间隔

［１１］
。

受电离层时空不确定性的影响，单频 ＳＢＡＳ
服务性能有限。随着 ＧＰＳ第二个民用频点 Ｌ５的
升级，针对 ＳＢＡＳＤＦＭＣ的论证工作正逐步开展。

目前，国际 ＳＢＡＳ互操作工作组（Ｉｎｔｅｒｏｐｅｒａｂｉｌｉｔｙ
ＷｏｒｋｉｎｇＧｒｏｕｐ，ＩＷＧ）已形成 ＳＢＡＳＤＦＭＣＬ５接
口控制文件

［１８］
，其他组织如 ＥＵＲＯＣＡＥＷＧ６２［１９］

和 ＲＴＣＡＳＣ１５９［１５］也已经开始了 ＳＢＡＳＤＦＭＣ接
收机标准的制定工作。

根据现有标准，ＳＢＡＳＤＦＭＣＬ５电文同样采
用 ２５０ｂｉｔ数据块的播发模式，但其前导码仅为
４ｂｉｔ，数据码增加至２１６ｂｉｔ，提高了播发能力。在
电文类型上，ＳＢＡＳＤＦＭＣＬ５电文不播发电离层
参数，同时将卫星的快变和慢变改正数及协方差

参数合并为１条电文播发，减少了电文类型，降低
了用户使用的复杂度。表２列出了目前已发布的
主要电文类型及最大播发间隔。

表１　单频 ＳＢＡＳ服务的增强电文类型及最大播发间隔［１１］

Ｔａｂｌｅ１　Ａｕｇｍｅｎｔｅｄｍｅｓｓａｇｅｓｔｙｐｅａｎｄｍａｘｉｍｕｍ

ｕｐｄａｔｅｉｎｔｅｒｖａｌｏｆｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＳＢＡＳ［１１］

电文类型 播发内容 最大播发间隔／ｓ

０ 系统不可用标识（测试用） ６

１ ＰＲＮ掩码 １２０

２～６，２４ ＵＤＲＥＩ ６

２～５，２４ 快速改正数 ６～６０

２４，２５ 长期改正数 １２０

９ ＧＥＯ导航信息 １２０

７ 快速改正数降效因子 １２０

１０ 降效因子 １２０

１８ 电离层网格点掩码 ３００

２６ 电离层网格点垂直延迟 ３００

１２ 系统时间参数 ３００

１７ ＧＥＯ历书 ３００

２７ 服务区域信息 １２０

２８ 钟差轨道协方差阵 １２０

表 ２　ＳＢＡＳＤＦＭＣＬ５的增强电文类型及最大播发间隔

Ｔａｂｌｅ２　Ａｕｇｍｅｎｔｅｄｍｅｓｓａｇｅｓｔｙｐｅａｎｄｍａｘｉｍｕｍ

ｕｐｄａｔｅｉｎｔｅｒｖａｌｏｆＳＢＡＳＤＦＭＣＬ５

电文类型 播发内容 最大播发间隔／ｓ

０ 系统不可用标识 ６

３１ 卫星掩码 １２０

３４～３６，３２，４０ ＤＦＲＥＩ信息 ６

３２ 改正数及协方差信息 １２０

３９，４０ ＳＢＡＳ卫星星历及协方差 １２０

３７ ＯＢＡＤ及 ＤＦＲＥＩ量化表 １２０

３７ 时间参考标识 １２０

４７ ＳＢＡＳ服务编号 １２０

４７ 周翻转计数 １２０

２　电文编排算法

ＳＢＡＳ电文播发应在遵循标准的前提下，满
足系统服务性能要求。ＳＢＡＳ电文播发时序设计
需重点考虑的因素如下：

７９９１
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１）电文内容和电文数量。每个播发周期内
各类型电文的播发数量由服务区域大小决定，需

提供服务区域内用户可见卫星和电离层格网点延

迟的改正数。例如，当系统播发速度改正数时，每

条 ＭＴ２５电文可播发 ２颗卫星的位置速度改正
数，假设服务区域内用户可见卫星数为 １４，则每
个 ＳＢＡＳ电文周期需播发７条 ＭＴ２５电文。

２）各类型电文的重要程度。卫星星历和电
离层改正完好性参数的时效性要求较高，直接影

响用户定位结果的完好性，因此播发优先级高于

其他电文。

３）电文播发间隔。在满足最大播发间隔的
基础上，缩短播发间隔。缩短完好性参数信息播

发间隔可以提高系统的完好性服务能力；缩短改

正数信息播发间隔可提高服务精度；缩短播发周

期可以减少用户的首次定位时间。

４）标准中对电文播发的特殊要求。如告警
电文播发后，需再连续播发 ３次；ＰＲＮ掩码变化
后需连续播发等。

考虑动态方式进行 ＳＢＡＳ电文播发的灵活
性高，有利于提升数据通道的播发效率，同时降

低固定时序升级的复杂度，本文采用动态时序

电文播发，在满足各类型电文最大播发间隔要

求的前提下，通过电文龄期和最大播发间隔计

算播发电文权重，选取权重最大的电文类型进

行播发，实现了电文类型的自动确定和重要电

文的优先播发。表 ３给出了固定电文时序与动
态电文时序的对比。

表 ３　固定电文时序与动态电文时序对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃａｎｄ

ｒｉｇｉｄｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ

对比项目 固定电文时序 动态电文时序

实现

复杂度

简单，只需按设计时序

索引待播发电文类型

复杂，需根据电文播发

需求等动态确定待播发

电文类型

电文

灵活性

较差，电文时序确定

后，只能按固定策略播

发，当信息缺失时，一

般用空电文填充

较好，当信息缺失时，可

根据优先级确定播发电

文，无需空电文填充

播发

周期

确定 可根据播发内容动态

调整

播发间

隔符合

性保证

由设计的电文时序保

证，需人为或由特定程

序对电文播发间隔的

标准符合性进行分析

由程序保证，电文时序

编排程序在执行过程中

使用电文播发间隔对播

发电文时序进行约束，

保证满足播发要求

　　ＳＢＡＳ电文时序动态编排程序采用动态电文
时序算法，包括初始化和电文选取 ２部分。初始
化部分根据系统配置完成各变量的初始化和合理

性检查，电文选取部分则在每个播发时刻完成播

发电文类型的自动确定，并进行电文编码。图 １
为 ＳＢＡＳ电文时序动态编排程序流程。

图 １　ＳＢＡＳ电文时序动态编排程序流程

Ｆｉｇ．１　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｆｏｒｄｙｎａｍｉｃＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ

程序初始化部分的具体实现过程如下：

步骤１　软件读取配置参数，包括各电文类
型的预设播发间隔、需要播发的卫星数及格网点

数、是否播发速度改正项等；根据配置确定每种电

文类型需要播发的条数，形成每个电文周期需要

播发的所有电文类型列表 Ｍ＝｛Ｍ１，Ｍ２，…，Ｍｎ｝，
其中电文类型变量Ｍｉ中整数部分表示电文类型、
小数部分表示该周期内的第几条电文，如假设系

统每个播发周期需播发 １条 ＭＴ１、１条 ＭＴ２、１条
ＭＴ３、１条ＭＴ４和５条ＭＴ２５，则对应电文类型列表
Ｍ为 ＝｛１，２，３，４，２５．１，２５．２，２５．３，２５．４，２５．５｝。然
后，根据各电文类型设置的电文播发间隔配置参

数，确定电文类型列表 Ｍ对应的播发间隔序列，
记为 Ｉ＝｛Ｉ１，Ｉ２，…，Ｉｎ｝，Ｉｉ表示第 ｉ个电文类型对
应的播发间隔，如对应上述电文的 Ｉ＝｛１２０，６，６，
６，１２０，１２０，１２０，１２０，１２０｝。

步骤２　对输入配置的合理性进行检核。根
据步骤１的电文类型列表和播发间隔序列，计算
所有电文类型的时隙和 Ｓ０：

Ｓ０ ＝∑
ｎ

ｉ＝１

１
Ｉｉ

（１）

可知当 Ｓ０＞１时，表示不存在满足所需播发
间隔要求的电文播发时序，程序告警退出；反之，

检核通过，程序继续。上述 Ｉ序列对应的时隙和
Ｓ０为０．５５，即表示存在满足条件的播发时序，程
序可继续。

８９９１
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步骤３　确定初始电文龄期序列。电文龄期
用于记录电文类型列表中相应电文距离上次播发

的时间间隔，用 Ａｉ表示。将电文类型列表对应的
电文龄期序列记录为 Ａ＝｛Ａ１，Ａ２，…，Ａｎ｝。对应
上述 Ｍ序列，初始电文龄期序列可设置为｛１２０，
５，４，３，１１４，１１４，１１４，１１４，１１４｝。在电文播发初
期，电文类型列表中电文类型的顺序和对应 Ａ初
始值对电文播发顺序影响较大，而随着程序运行

时间的累积，不同初始值得到的电文周期相近。

上述初始化部分完成后，程序进入电文选取

部分，该部分先判断是否到达播发时刻，在需要告

警的时刻根据要求重复播发告警电文，否则进行

待播发电文类型的自动选择，具体实现过程如下：

步骤１　电文龄期和权重更新。定义某类型
ＳＢＡＳ电文距离上次播发的时间间隔为电文龄期，
用 Ａｉ表示。电文选取部分先将各电文龄期累加１，
再使用电文龄期和播发间隔计算播发权重 Ｗｉ：

Ｗｉ＝
Ａｉ
Ｉｉ

（２）

步骤２　查找最大播发权重的电文类型进行
播发，并将该电文类型对应的电文龄期重置为零。

步骤３　使用程序输入的改正数和完好性参
数进行选定电文类型的电文编码，然后等待下一

播发时刻。

３　分析评估
本节首先对当前 ＳＢＡＳ在 ＧＰＳＬ１上播发的

电文进行特性分析，在此基础上与文献［１３］中的
固定时序和 ＢＤＳＢＡＳＢ１Ｃ电文进行对比分析，对
本文算法的有效性进行评估。参考文献［１３１４］，
选用时隙占比、播发间隔和播发周期对算法的有

效性进行评估。其中，电文播发时隙占比直观表

征各类型电文占用播发资源的比例，合理分配可

以实现播发资源的有效利用；播发间隔为标准要

求内容，是电文时序设计算法有效性的直接判据；

播发周期指系统播发完一组完整电文类型列表的

时间，可用于评估系统电文的首次定位时间。

３．１　当前 ＳＢＡＳ电文特性分析
导航与时间监测（ＮＴＭＦ）项目由法国航天局

（ＣＮＥＳ）组织，其通过ｆｔｐ：∥ｓｅｒｅｎａｄｐｕｂｌｉｃ．ｃｎｅｓ．ｆｒ
提供 ＲｉｎｅｘＢ格式的 ＳＢＡＳ电文数据，本文利用该
数据 对 当 前 已 通 过 认 证 的 ＷＡＡＳ、ＥＧＮＯＳ、
ＧＡＧＡＮ和 ＭＳＡＳ的电文特性进行分析。图 ２和
图３给出了２０２０年第７８天 ４个 ＳＢＡＳ累积 ２４ｈ
的 ＵＤＲＥＩ分布直方图和 ５ｍｉｎ时段的 ＧＩＶＥＩ分
布图。

图 ２绘制了一天内 ４个 ＳＢＡＳ系统播发
ＵＤＲＥＩ值的分布，横轴表示 ＵＤＲＥＩ值，纵轴为相
应 ＵＤＲＥＩ在一天内的播发占比。其中，根据
ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｎａｖｃｅｎ．ｕｓｃｇ．ｇｏｖ提供的 ＮＡＮＵ文
件，ＧＰＳＰＲＮ１８和２３号星存在异常，故一天内的
ＵＤＲＥＩ值均为 １４，未参与统计。图 ３为 ４个
ＳＢＡＳ在５ｍｉｎ提供的电离层格网点分布，不同灰
度表示不同的 ＧＩＶＥＩ值。根据统计，４个 ＳＢＡＳ可
为约７５％的 ＧＰＳ卫星提供增强服务，而由于其测
站主要分布在北半球，可提供的电离层格网点

（ＩｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃＧｒｉｄＰｏｉｎｔｓ，ＩＧＰ）信息仅占全球 ＩＧＰ
数量的１／３。同时，由于各 ＳＢＡＳ服务区域不同，
其提供的卫星信息数量、电离层信息数量均不同，

统计结果如表４所示。

图 ２　四个 ＳＢＡＳ播发 ＵＤＲＥＩ分布直方图

Ｆｉｇ．２　ＵＤＲＥＩｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｆｏｕｒＳＢＡＳｓ

图 ３　四个 ＳＢＡＳ播发 ＧＩＶＥＩ分布图

Ｆｉｇ．３　ＧＩＶＥＩｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｆｏｕｒＳＢＡＳｓ

表 ４　各 ＳＢＡＳ增强的卫星数和 ＩＧＰ数

Ｔａｂｌｅ４　ＳａｔｅｌｌｉｔｅａｎｄＩＧＰｎｕｍｂｅｒｓａｕｇｍｅｎｔｅｄ

ｂｙｅａｃｈＳＢＡＳ

系统　　 播发卫星数均值 播发 ＩＧＰ数均值

ＷＡＡＳ１３３ １５．５ ３０６

ＥＧＮＯＳ１２３ １２．０ ２８７

ＧＡＧＡＮ１２８ １１．７ １０２

ＭＳＡＳ１２９ ９．３ １４３
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　　可见，ＷＡＡＳ系统播发的增强电文最多，可为
更大范围用户提供服务；ＭＳＡＳ和 ＧＡＧＡＮ播发的
增强电文较少，故在相同设置下可以有效缩短电

文的播发周期。以下利用 ＮＴＭＦ下载的 ２０２０年
第７０天到第 ７９天的电文数据进行分析，不同类
型电文的平均播发间隔和播发时隙占比如图４和
图５所示。

图５纵轴为各类型电文对应的时隙占比，即
一定时间段内播发该类型电文的时间百分比。可

见，各 ＳＢＡＳ系统使用的电文类型及播发特性均
存在一定差异，分析时段内各 ＳＢＡＳ播发电文的
主要特点如下：

１）ＭＴ１。各 ＳＢＡＳ播发 ＭＴ１的间隔为 ５０～
９０ｓ不等，均满足 １２０ｓ的最大播发间隔要求，其
中 ＭＳＡＳ的播发频度最快。

２）ＭＴ２／ＭＴ３／ＭＴ４／ＭＴ２４。在分析时段内，
ＥＧＮＯＳ使用了 ＭＴ２４混合电文，通过 ＭＴ２／ＭＴ３／
ＭＴ２４电文提供３０颗 ＧＰＳ星和２颗 ＳＢＡＳ星的快
变信息，同时提供了２颗卫星的慢变改正数信息，
提高了电文的播发效率。ＥＧＮＯＳＭＴ２／ＭＴ３／
ＭＴ２４播发频度更高，播发周期约为４ｓ，其他 ＳＢＡＳ

图 ４　各 ＳＢＡＳ电文的平均播发间隔

Ｆｉｇ．４　ＭｅａｎｂｒｏａｄｃａｓｔｉｎｔｅｒｖａｌｓｏｆｅａｃｈＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅｔｙｐｅ

图 ５　各 ＳＢＡＳ播发电文时隙占比

Ｆｉｇ．５　ＴｉｍｅｓｌｏｔｈａｒｅｏｆｅａｃｈＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅｔｙｐｅ

约为６ｓ。
３）ＭＴ６。在分析时段内，除 ＥＧＮＯＳ外，其他

ＳＢＡＳ均未播发 ＭＴ６告警信息。
４）ＭＴ２５／ＭＴ２４。在分析时段内，ＥＧＮＯＳ使

用 ＭＴ２４和 ＭＴ２５进行慢变改正数的播发，由于
ＭＴ２４播发频度较高，ＭＴ２５播发占比较少。同
时，ＥＧＮＯＳ播发慢变改正数的速度项标记为 ０，
１条ＭＴ２５电文可播发 ４颗卫星慢变改正数，因
此，即使在主要通过 ＭＴ２５提供慢变改正的时段，
ＭＴ２５电文时隙占比仍相对最低，如 ２０１９年其时
隙占比约５．０８％。其他 ＳＢＡＳ播发的 ＭＴ２５均包
含速度项。

５）ＭＴ２７／ＭＴ２８。ＥＧＮＯＳ播发服务区域标识
信息 ＭＴ２７，其他 ＳＢＡＳ则播发星历改正数的方差
协方差信息 ＭＴ２８。

６）ＭＴ１８／ＭＴ２６。由于服务区域存在差异，各
ＳＢＡＳ播发的电离层格网ＩＧＰ数量和更新时间不同。

７）ＭＴ１２。仅 ＥＧＮＯＳ播发该类型电文，提供
时间服务，其他 ＳＢＡＳ均未播发该类型电文。

８）ＭＴ６２／ＭＴ６３。仅 ＭＳＡＳ播发 ＭＴ６２电文，
用于内部测试；除 ＥＧＮＯＳ外，其他 ＳＢＡＳ均使用
ＭＴ６３填充时隙。

综上，各 ＳＢＡＳ使用的电文类型及播发特性
均存在一定差异。其中，ＥＧＮＯＳ播发策略差异最
大，包括卫星完好性信息的更新频度更快、使用

ＭＴ２４进行混合电文的播发、卫星慢变改正数中
不播发速度项、使用 ＭＴ１２提供时间服务和使用
ＭＴ２７提供服务区域信息等。同时，除 ＥＧＮＯＳ
外，均存在使用 ＭＴ６３电文填充时隙的情况，未最
大化利用卫星有限的播发资源。

３．２　动态电文时序算法评估
本文算法的目的是最大化卫星有限的播发资

源，在满足标准规定的最大播发间隔的前提下，实

现增强电文的快速播发，因此以下从时隙分配、播

发间隔、播发周期方面对本文方法进行评估。同

时，由于当前 ＳＢＡＳ采用动态播发方式，电文周期
不固定，不能直接用于算法评估，本文与文献［１３］
中的固定时序进行对比，对本文算法效能进行评

估。参考文献［１３］中的设置，单频 ＳＢＡＳ和 ＳＢＡＳ
ＤＦＭＣ电文时序仿真设置如下：

１）单频 ＳＢＡＳ服务电文时序仿真设置。１条
卫星掩码信息（ＭＴ１），最多 ３９颗 ＧＰＳ卫星的快
速改正数和完好性信息（ＭＴ２／ＭＴ３／ＭＴ４），最多
２４颗 ＧＰＳ星的慢变改正数信息（ＭＴ２５），３颗 ＧＥＯ
的历书（ＭＴ１７），１颗 ＧＥＯ的电文（ＭＴ９），２３颗
ＧＰＳ和３颗ＧＥＯ的协方差信息（ＭＴ２８），５个条带

０００２
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的电离层掩码信息（ＭＴ１８），２３组共 ３０６个 ＩＧＰ
点的改正数和完好性参数信息（ＭＴ２６），以及对应
的空域和时域降效参数信息（ＭＴ７／ＭＴ１０）。

２）ＳＢＡＳＤＦＭＣ电文时序仿真设置。假设系
统为２４颗 ＧＮＳＳ卫星、３颗 ＳＢＡＳ卫星提供服务，
播发的 ＳＢＡＳ电文包括掩码信息（ＭＴ３１）、２４颗卫
星的改正数和协方差信息（ＭＴ３２）、最多 ５３颗卫
星的完好性信息（ＭＴ３５）、ＯＢＡＤ及 ＵＤＲＥＩ表信
息（ＭＴ３７）、３颗 ＳＢＡＳ星的历书信息（ＭＴ４７）。其
中，ＭＴ３５具备提供５３颗卫星完好性信息的能力，
配合 ＭＴ３４／ＭＴ３６使用可以支持最多９２颗星的完
好性信息播发需求，考虑文中的播发需求，这里仅

使用 ＭＴ３５。
３）根据上述单频 ＳＢＡＳ播发需求，本文中给

出２７０ｓ周期的电文时序，以下称为单频 ＳＢＡＳ固
定电文时序；针对 ＳＢＡＳＤＦＭＣ播发需求，本文给
出１２０ｓ周期和１０８ｓ周期２种电文时序，以下称
为 ＳＢＡＳＤＦＭＣ固定电文时序 １和固定电文时序
２。其中，ＳＢＡＳＤＦＭＣ固定电文时序 １的所有时
隙均填充有效电文，各电文类型的时隙和达到 １，
即实现了播发资源的 １００％利用，其他固定电文
时序均存在通过 ＭＴ６３填充空域时隙的情况。

图６～图 １０给出了本文算法设计的动态电
文时序与上述固定电文时序的对比。图６为动态
电文时序与单频 ＳＢＡＳ固定电文时序的平均播发
间隔对比。图７为动态电文时序与单频 ＳＢＡＳ固
定电文时序的播发时隙占比对比。图８为动态电
文时序与 ＳＢＡＳＤＦＭＣ固定电文时序 １的平均播
发间隔对比。图 ９为动态电文时序与 ＳＢＡＳ
ＤＦＭＣ固定电文时序 ２的平均播发间隔对比。
图１０为动态电文时序与 ＳＢＡＳＤＦＭＣ固定电文时
序２的播发时隙占比对比。

图 ６　动态电文时序与固定电文时序的单频 ＳＢＡＳ

电文平均播发间隔对比

Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅｍｅａｎ

ｂｒｏａｄｃａｓｔｉｎｔｅｒｖａｌｓｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃａｎｄｒｉｇｉｄｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ

图 ７　动态电文时序与固定电文时序的单频 ＳＢＡＳ

电文时隙占比对比

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅｔｉｍｅ

ｓｌｏｔｓｈａｒｅｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃａｎｄｒｉｇｉｄｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ

图 ８　动态电文时序与固定电文时序 １的 ＳＢＡＳＤＦＭＣ

电文平均播发间隔对比

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳＢＡＳＤＦＭＣｍｅｓｓａｇｅｍｅａｎｂｒｏａｄｃａｓｔ

ｉｎｔｅｒｖａｌｓｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃａｎｄｒｉｇｉｄｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ１

图 ９　动态与固定时序 ２的 ＳＢＡＳＤＦＭＣ电文平均

播发间隔对比

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳＢＡＳＤＦＭＣｍｅｓｓａｇｅｍｅａｎｂｒｏａｄｃａｓｔ

ｉｎｔｅｒｖａｌｓｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃａｎｄｒｉｇｉｄｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ２

以下从时隙占比、播发间隔和播发周期 ３个
方面对上述结果进行分析。相比有空余时隙的固

定电文时序，本文中动态电文时序算法的主要特

１００２
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点如下：

１）时隙占比。图 ７和图 １０为时隙占比对
比，可见本文算法将 ＭＴ６３的填充时隙进行有效
分配，节省的时隙提升了有效电文的时隙占比，有

效电文的时隙占比和为１。
２）播发间隔。图６、图８、图９为平均播发间

隔对比，可见本文算法的播发间隔均满足标准规

定的最大播发间隔要求，同时动态电文时序的播

发间隔较固定电文时序有所缩短。表 ５以单频
ＳＢＡＳ为例，给出平均播发间隔对比，动态算法以
相近的比例缩短了各类型电文间隔。以对播发频

率要求较高的完好性信息为例，使用本文算法的

ＭＴ２、ＭＴ３、ＭＴ４平均播发间隔 ５．１ｓ，相比固定电
文时序６ｓ间隔提升约１５．０％。

３）播发周期。相比实现了播发资源 １００％
利用率的 ＳＢＡＳＤＦＭＣ固定电文时序１，本文算法

图 １０　动态电文时序与固定电文时序 ２的 ＳＢＡＳＤＦＭＣ

电文时隙占比对比

Ｆｉｇ．１０　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＳＢＡＳＤＦＭＣｍｅｓｓａｇｅｔｉｍｅｓｌｏｔ

ｓｈａｒｅｂｅｔｗｅｅｎｄｙｎａｍｉｃａｎｄｒｉｇｉｄｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ２

表 ５　单频 ＳＢＡＳ动态电文时序各类型电文平均

播发间隔对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｅａｎｂｒｏａｄｃａｓｔｉｎｔｅｒｖａｌｓｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｙｐｅｓｏｆｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅ

ｕｓｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｍｅｓｓａｇｅｓｃｈｅｄｕｌｅｒ

电文类型 预设播发间隔／ｓ 平均播发间隔／ｓ缩短百分比

１ １２０ １００．７ １６．１

２／３／４ ６ ５．１ １５．０

７ １２０ １００．７ １６．１

９ １２０ １００．７ １６．１

１０ １２０ １００．７ １６．１

１２ ３００ ２４８．２ １７．３

１７ ３００ ２４８．２ １７．３

１８ ３００ ２４８．３ １７．２

２５ １２０ １００．７ １６．１

２６ ３００ ２４８．３ １７．２

２８ １２０ １００．７ １６．１

达到了相同的效果。相对文献［１３］单频时序的
２７０ｓ周期、双频时序２的１０８ｓ周期，播发周期缩
短为２４８ｓ、１０１ｓ，分别提升 ８％和 ６．５％，缩短了
用户首次定位时间。

综上，本文算法可保证生成的时序满足标准

要求的最大播发间隔，同时，相比有空余时隙的固

定电文时序，将填充时隙合理分配给有效电文，播

发间隔和播发周期均有所缩短，从而提升了电文

的播发效率，缩短了用户首次定位时间。

３．３　ＢＤＳＢＡＳ电文对比分析
ＢＤＳＢＡＳ作为中国 ＢＤＳ的重要组成部分，严格

按照国际标准建设，前期为服务区域内用户提供

ＡＰＶＩ类服务，最终通过 ＳＢＡＳＤＦＭＣ提供 ＣＡＴＩ
服务。ＢＤＳＢＡＳ通过 ３颗 ＧＥＯ卫星（ＰＲＮ１３０、
ＰＲＮ１４３和 ＰＲＮ１４４）播发增强电文，ＰＲＮ１３０和
ＰＲＮ１４４卫星分别在 Ｂ１Ｃ、Ｂ２ａ信号播发单频和双
频多系统 ＳＢＡＳ测试电文。ＰＲＮ１４３卫星于２０２０年
６月２３日成功发射，目前处于在轨测试阶段，仅
播发 ＭＴ０测试电文。由于 ＳＢＡＳＤＦＭＣ国际标准
尚在制定阶段，以下使用 ＳｅｐｔｅｎｔｒｉｏＰｏｌａＲｘ５实测
数据对 ＢＤＳＢＡＳＢ１Ｃ电文进行分析。

首先，根据时序分析，ＢＤＳＢＡＳ采用固定电文
时序的播发方式，一组电文的播发周期为 ２４０ｓ，
该电文特点与当前 ＳＢＡＳ系统存在差别。图 １１
为 ＢＤＳＢＡＳＰＲＮ１３０卫星 Ｂ１Ｃ频点播发电文的播
发间隔。

图 １１　ＢＤＳＢＡＳＢ１ＣＳＢＡＳ电文播发间隔

Ｆｉｇ．１１　ＢＤＳＢＡＳＢ１ＣＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅｂｒｏａｄｃａｓｔｉｎｔｅｒｖａｌｓ

分析时段内电文的其他特点如下：

１）ＭＴ０。ＢＤＳＢＡＳ至少每 ６ｓ播发 １次 ＭＴ０
电文，表明系统处于测试阶段，与当前 ＳＢＡＳ系统
一致。例如，ＥＧＮＯＳＰＲＮ１３６卫星在 ２０２０年第
７０天处于测试阶段，每 ６ｓ播发一次 ＭＴ０电文。
同时，ＢＤＳＢＡＳ采用 ＭＴ０电文进行空余时隙填
充，该设计与当前 ＳＢＡＳ系统采用 ＭＴ６３填充时隙
的方式存在差异。同时，由于系统时序设计时考

２００２
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虑支持２０颗卫星、３条带 ２７组 ＩＧＰ点信息，而当
前实际播发 ８～１４颗卫星、３条带 ９组 ＩＧＰ点信
息，存在大量 ＭＴ０填充空余时隙的情况，ＭＴ０的
平均播发间隔仅约 ３．０ｓ，播发时隙占比高
达３５％。

２）ＭＴ２／ＭＴ３／ＭＴ４／ＭＴ２４。ＢＤＳＢＡＳ当前采
用 ＭＴ２／ＭＴ３／ＭＴ４三条电文，播发周期为 ６ｓ，同
时不使用 ＭＴ２４混合电文，该设计与 ＷＡＡＳ一致。
统计每 ６ｓ内 ＭＴ２／ＭＴ３／ＭＴ４中 ＵＤＲＥＩ小于 １４
的卫星数，其随时间变化如图１２所示。分析时段
内增强卫星数的平均值为１１．２。

３）ＭＴ６。分析时段内，ＢＤＳＢＡＳ未播发 ＭＴ６
告警信息。

４）ＭＴ２５／ＭＴ２４。ＢＤＳＢＡＳ采用ＭＴ２５进行慢
变改正数的播发，播发周期为 １２０ｓ；同时，ＢＤＳ
ＢＡＳ速度项标记为０，该设计与 ＥＧＮＯＳ一致。

５）ＭＴ２７／ＭＴ２８。ＢＤＳＢＡＳ采用ＭＴ２８播发协
方差信息，与 ＷＡＡＳ系统设计一致。

图 １２　ＢＤＳＢＡＳＢ１ＣＳＢＡＳ电文增强卫星数

Ｆｉｇ．１２　ＳａｔｅｌｌｉｔｅｎｕｍｂｅｒａｕｇｍｅｎｔｅｄｂｙＢＤＳＢＡＳ

Ｂ１ＣＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅ

　　６）ＭＴ１８／ＭＴ２６。ＢＤＳＢＡＳ当前播发 ３条带
共１１７个 ＩＧＰ点信息，相对较少。图 １３为 ＢＤＳ
ＢＡＳ增强的格网点分布图。

７）ＭＴ１２。ＢＤＳＢＡＳ未播发该项，与 ＷＡＡＳ
等一致。

８）ＭＴ６２／ＭＴ６３。ＢＤＳＢＡＳ未播发该项，空
余时隙采用 ＭＴ０播发，与其他 ＳＢＡＳ设计存在
差异。

与 ＷＡＡＳ、ＥＧＮＯＳ等系统不同，中国 ＢＤＳＢＡＳ
的星基增强信号采用卫星直发方式，但增强电文

仍采用地面编码卫星转发的方式，因此本文的电

文编排算法也适用于 ＢＤＳＢＡＳ。以下采用与
ＢＤＳＢＡＳ当前设计一致的设置进行动态电文时序
仿真，其中增强格网点与系统当前提供服务的点

相同，增强卫星数设置为当前播发的最大卫星数

１４，表６给出了仿真结果。
表６为动态电文时序与 ＢＤＳＢＡＳＢ１Ｃ各类型

电文平均播发间隔和播发时隙占比对比。可见，

相对 ＢＤＳＢＡＳＢ１Ｃ当前电文，采用动态电文时序

图 １３　ＢＤＳＢＡＳＢ１ＣＳＢＡＳ电文增强格网点分布

Ｆｉｇ．１３　ＩＧＰｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＢＤＳＢＡＳＢ１ＣＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅ

表 ６　ＢＤＳＢＡＳＢ１ＣＳＢＡＳ电文平均播发间隔与时隙占比对比

Ｔａｂｌｅ６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＢＤＳＢＡＳＢ１ＣＳＢＡＳｍｅｓｓａｇｅｍｅａｎｂｒｏａｄｃａｓｔｉｎｔｅｒｖａｌｓａｎｄｔｉｍｅｓｌｏｔｓｈａｒｅ

电文变型　　
平均播发间隔／ｓ 时隙占比／％

设计间隔 ＢＤＳＢＡＳ播发 动态电文时序 ＢＤＳＢＡＳ播发 动态电文时序

０ ６ ２．８５ ５．１２ ３５．０ １９．５５

１ １２０ １２０ ９９．９６ ０．８３ １．００

２／３／４ ６ ６ ５．１２ １６．６７ １９．５５

７ １２０ １２０ ９９．９６ ０．８３ １．０

９ １２０ １２０ ９９．９６ ０．８３ １．０

１０ １２０ １２０ ９９．９６ ０．８３ １．０

１７ １２０ １２０ ９９．９６ ０．８３ １．０

１８ ２４０ ２４０ １９９．４５ １．２５ １．５

２５ １２０ １２０ １００．０７ ２．５ ３．９６

２６ ２４０ ２４０ ２００．８ ３．７５ ４．４２

２８ １２０ １２０ １００．２５ ３．３３ ６．９４

３００２
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后 ＭＴ０的 播 发 时 隙 占 比 由 ３５．０％ 下 降 到
１９．５５％，平均播发间隔下降到 ５．１２ｓ，但仍满足
６ｓ的播发要求。同时，节省的电文时隙使有效电
文的播发时隙占比提升、平均播发间隔有效缩短，

如 ＭＴ２、ＭＴ３、ＭＴ４电 文 的 播 发 时 隙 占 比 由
１６．６７％提升到 １９．５５％，平均播发间隔由 ６ｓ缩
短到 ５．１２ｓ，缩短约 １４．７％；ＭＴ１时隙占比由
０．８３％提升到 １．００％，平均播发间隔由 １２０ｓ缩
短到９９．９６ｓ，缩短约 １６．７％。综上分析，使用动
态电文时序提高了系统完好性服务能力，有效缩

短了用户的首次定位时间。

４　结 束 语
ＳＢＡＳ电文时序设计的目标为最大化利用有

限的播发资源，本文提出一种综合利用 ＳＢＡＳ电
文龄期和最大播发间隔进行电文时序动态编排的

算法，在对当前 ＳＢＡＳ电文分析的基础上开展了
性能分析工作。利用 ＮＴＭＦ实测数据分析了当前
主要 ＳＢＡＳ单频电文的播发时序特性，由于服务
区域和系统设计的不同，各 ＳＢＡＳ在电文播发设
置、播发内容和播发频度上均存在差异。其中，

ＥＧＮＯＳ与其他 ＳＢＡＳ差异较大，主要体现在卫星
完好性信息 ＭＴ２～ＭＴ４更新频度更快、使用
ＭＴ２４进行混合电文的播发等。从最大播发间
隔、时隙占比、播发周期３个方面对本文算法的应
用效果进行了对比分析。与填充空白电文的固定

电文时序相比，单频 ＳＢＡＳ方面，卫星完好性参数
的平均播发间隔缩短约 １５．０％、用户首次定位时
间缩短 ８％；针对双频多系统 ＳＢＡＳ，用户首次定
位时间缩短约 ６．５％。与采用固定电文时序的
ＢＤＳＢＡＳＢ１Ｃ电文相比，完好性服务能力提升约
１４．７％，首次定位时间缩短约 １６．７％。综上，本
文算法原理简单，从设计上保证了播发间隔满足

标准要求，实现了重要电文的优先播发；同时相比

固定电文时序的播发方式，可将空余时隙进行动

态分配实现各类型电文播发间隔的近等比例缩

短，播发资源达到 １００％的有效利用。考虑当前
ＳＢＡＳＤＦＭＣ尚未加入 ＩＣＡＯ标准，ＢＤＳＢＡＳＢ２ａ电
文的应用效果分析将作为本文的后续研究内容。
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３６４

多曝光星敏感器的全运动参数建模及优化设计

于文波１，武佩１，宣传忠１，张春慧１，江洁２，

（１．内蒙古农业大学 机电工程学院，呼和浩特 ０１００１８；　２．北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：多曝光成像方法是一种有效提升星敏感器姿态更新率的技术，但该方法随
着运动角速度及角加速度增大，相邻星点轨迹的交叉概率显著增大，严重影响其提升性能。为

了解决上述问题，建立了基于星敏感器全运动参数的星点成像位置模型，并据此确定了星点在

工作周期内的运动位移。根据该模型，对交叉概率与全运动参数、焦距、星点位置等的关系进

行了仿真，并确定了全运动参数的极限安全值为角速度 ω≤２６．４（°）／ｓ，角加速度 α≤５（°）／ｓ２。
外场观星实验充分验证了所提方法的有效性。

关　键　词：多曝光星敏感器；全运动参数建模；优化设计；仿真分析；外场实验
中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２００６０７

　　星敏感器是目前已知的最高精度姿态测量仪
器，其以高精度、自主性和无漂移等优点，在航天、

航空、航海等各类导航任务中均获得了广泛应

用
［１３］
，举世瞩目的北斗导航卫星即采用星敏感

器作为自身核心导航部件
［４］
。传统星敏感器主

要工作于静态或低速运动场合，且姿态更新率较

低；但是，随着航空航天技术的不断发展，某些快

速机动导航任务，如敏捷卫星、空间武器或弹道导

弹等，不仅要求星敏感器具有高动态性能
［５７］
，还

要求其必须具有高姿态更新率特性
［８］
。这是因

为随着载体机动性提高，其姿态变化率增大，星敏

感器的姿态更新率必须同步提高，才能实现从离

散测量数据到载体连续变化姿态数据的精准刻画

与有效恢复。

为了提升星敏感器的姿态更新率，钟红军
［９］

与毛晓楠
［１０］
等将星敏感器工作过程大体分为星

图曝光成像、星图像素数据传输与处理、星跟踪与

姿态解算３个阶段，并提出一种并行流水线处理
方法，使得更新率大小由上述三者中耗时最长的

阶段决定，从而提高星敏感器的姿态更新率。对

于传统星敏感器，由于所用图像探测器的恒星探

测灵敏度较低，必须以长曝光时间获得足够灵敏

度，曝光时间是其姿态更新率的主要瓶颈；为了减

小曝光时间，有学者将高灵敏度图像探测器（如

电子倍增电荷耦合器、像增强型图像探测器等）

引入星敏感器领域，曝光时间的缩短在一定程度

上提高了星敏感器的姿态更新率
［１１１２］

，此时，星

图像素数据传输与处理时间成为姿态更新率的新

瓶颈。为了减小星图像素数据处理时间，笔者提

出了一种多路星点质心提取方法
［１３］
，利用并行处

理思想对星图像素数据进行处理、提取星点质心

结果，有效减小了像素数据处理时间，进而提高姿

态更新率，但像素数据传输时间受到图像探测器

本身输出能力的制约，无法显著减小。

为了全面提升姿态更新率，笔者在前期研究

中，提出了一种基于像增强型图像探测器的多曝

光成像方法
［１４］
。该方法能够根据载体机动角速

度大小自适应插入 Ｎ次短时间曝光，从而实现在

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjMNzrdFlYlK4TJgk70i13BeC0HPe_1L7ehmK-fC3Xk-15nEAskAW45SjiW_JrwDy046FVyD8yj-yfLVeQwji9QaI7ec0_fm7yXRvqlTtoEscA==&uniplatform=NZKPT
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　第 １０期 于文波，等：多曝光星敏感器的全运动参数建模及优化设计

单帧星图中记录 Ｎ个时刻的星点位置信息，当分
别按照 Ｎ个成像时刻进行星跟踪与姿态解算时，
可以得到 Ｎ个时刻对应的姿态信息，从而等效为
将姿态更新率提高 Ｎ倍。尽管上述方法的应用
前景较为可观，但其在实际应用中存在如下问题：

随着星敏感器的运动角速度及角加速度增大，多

曝光成像的星点轨迹长度增加，若星敏感器的极

限敏感星等、视场大小等光学参数与角速度及角

加速度等运动参数不匹配，则相邻轨迹出现相互

交叉问题的概率显著增大，这将严重影响后续的

星点质心提取及姿态跟踪解算，从而影响多曝光

成像方法的性能。

为此，本文进一步对多曝光成像方法进行

深入研究。首先，建立了复杂运动条件下全像

面星点成像位置模型；然后，据此对星敏感器的

极限敏感星等、视场大小等光学参数与角速度

及角加速度等运动参数进行最优化匹配设计与

仿真分析；最后，基于上述优化参数设计星敏感

器，进行外场观星实验，实验结果验证了所提方

法的有效性。

１　多曝光星敏感器的基本工作原理
多曝光星敏感器的基本工作原理如图 １（ｃ）

所示，为了对照说明，图 １（ａ）、（ｂ）分别给出了传
统星敏感器与现有像增强型星敏感器的基本工作

原理
［１４］
。图１中，阶段 １、阶段 ２、阶段 ３分别对

应星敏感器的３个流水线工作阶段，即星图曝光
成像、星图像素数据传输与处理、星跟踪与姿态解

算，Ｔｅ、Ｔｐ和 Ｔｑ分别为上述 ３个阶段所需的处理
时间，Ｔ为星敏感器的工作周期，Ｆ为星敏感器的
姿态更新率。

对于传统星敏感器，如图 １（ａ）所示，由于图
像探测器灵敏度较低，必须以长曝光时间获得足

够的灵敏度。因此，长曝光时间 Ｔｅ是传统星敏感
器姿态更新率 Ｆ的主要瓶颈。对于现有像增强
型星敏感器，像增强器的引入，能够对微弱的星光

信号进行显著放大，从而极大缩短了星敏感器的

曝光时间 Ｔｅ，在一定程度上提高了姿态更新率 Ｆ。
然而，如图１（ｂ）所示，曝光时间缩短后，星图像素
数据传输与处理成为流水线中耗时最长的阶段。

特别的，当大面阵图像探测器应用于星敏感器领

域时，这一阶段的耗时 Ｔｐ更长，极大限制了姿态
更新率 Ｆ的进一步提高。

为了突破星图像素数据传输与处理时间 Ｔｐ
对姿态更新率 Ｆ的制约，笔者提出了一种像增强
型星敏感器的多曝光成像方法

［１４］
，其流水线工作

图 １　不同曝光工作模式下的星敏感器流水线示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗｏｒｋｆｌｏｗｏｆｓｔａｒｔｒａｃｋｅｒｓ

ｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘｐｏｓｕｒｅｍｏｄｅｓ

原理如图１（ｃ）所示。由于像增强型星敏感器的
曝光时间 Ｔｅ远小于处理时间 Ｔｐ，在较长的时间
Ｔｐ内不只可以进行一次短时曝光，而是可以插入
Ｎ个短时间采样曝光 Ｔｅ，Ｎ为多曝光成像次数。
此时，单帧星图实际上记录了星点在 Ｎ个时刻的
成像信息，当分别按照成像时刻对其进行星跟踪

与姿态解算时，可以得到 Ｎ个时刻对应的姿态信
息，从而等效为将星敏感器的姿态更新率 Ｆ提高
Ｎ倍。

需要注意的是，多曝光成像方法主要适用于

动态场合，当星敏感器处于静态时，将导致多曝光

成像星点混叠，从而无法利用混叠星点信息解算

出星敏感器对应时刻的姿态。仿真实验表明
［１４］
，

随着星敏感器运动角速度逐渐增大至 ２０（°）／ｓ，
相应的姿态更新率 Ｆ最高可达 ２１０Ｈｚ，远高于现
有更新率技术的１０Ｈｚ水平。

然而，上述方法在实际应用中存在如下问题：

随着星敏感器的全运动参数（包括运动角速度及

角加速度）逐渐增大，多曝光成像星点的运动位

移增加，若全运动参数与星敏感器的极限敏感星

等、视场大小等参数不匹配，则相邻星点轨迹相互

７００２
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交叉情况的发生概率显著增大，这将严重影响后

续的星点质心提取及姿态跟踪解算，从而影响多

曝光成像方法的性能。为此，下面对多曝光星敏

感器的全运动参数进行定量建模分析。

２　全运动参数建模分析

图２为单颗导航星的多曝光成像示意图。若
Ａ（ｔ）表示 ｔ时刻星敏感器的姿态矩阵，ｖｉ（ｔ）和 ｒｉ
分别表示视场内第 ｉ颗恒星的单位观测矢量和参
考矢量，则三者满足如下关系：

ｖｉ（ｔ）＝Ａ（ｔ）ｒｉ （１）
式中：ｖｉ（ｔ）和 ｒｉ在星敏感器坐标系和天球坐标系
下的表达式为

ｖｉ（ｔ）＝
１

ｘｉ（ｔ）
２＋ｙｉ（ｔ）

２＋ｆ槡
２

－ｘｉ（ｔ）

－ｙｉ（ｔ）








ｆ

ｒｉ ＝

ｃｏｓδｉｃｏｓαｉ
ｃｏｓδｉｓｉｎαｉ
ｓｉｎδ

























ｉ

（２）

图 ２　单颗导航星多曝光成像示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｕｌｔｉｅｘｐｏｓｕｒｅｉｍａｇｉｎｇｏｆ

ｓｉｎｇｌｅｇｕｉｄｅｓｔａｒ

其中：（ｘｉ（ｔ），ｙｉ（ｔ））为第ｉ颗导航星在像面上的成
像星点的横纵坐标；ｆ为星敏感器的焦距；（αｉ，δｉ）
为第 ｉ颗导航星在天球坐标系下的赤经和赤纬。

如图２所示，在一个星敏感器工作周期内，第
ｉ颗恒星的成像星点自 ｔ０时刻位置运动至 ｔ１时刻
位置，由式（１）可知：
ｖｉ（ｔ０）＝Ａ（ｔ０）ｒｉ
ｖｉ（ｔ１）＝Ａ（ｔ１）ｒ

{
ｉ

（３）

由于参考矢量 ｒｉ不随时间变化而发生改变，
由式（３）可得
ｖｉ（ｔ１）＝Ａ（ｔ１）Ａ（ｔ０）

Ｔｖｉ（ｔ０）＝Ｒ
ｔ１
ｔ０
ｖｉ（ｔ０） （４）

式中：Ａ（ｔ０）
Ｔ
为 ｔ０时刻星敏感器坐标系到天球坐

标系的旋转矩阵；Ｒｔ１ｔ０为星敏感器坐标系自 ｔ０时刻
到 ｔ１时刻的转移矩阵。

当运动时间 Δｔ＝ｔ１－ｔ０足够小时，转移矩阵

近似满足如下表达式
［１５］
：

Ｒｔ１ｔ０ ＝Ｉ３×３＋［［Δξ］］＝

１ Δξｚ －Δξｙ
－Δξｚ １ Δξｘ
Δξｙ －Δξｘ









１

（５）
式中：Ｉ３×３为 ３×３单位矩阵；Δξ＝［Δξｘ　Δξｙ
Δξｚ］

Ｔ
为运动时间 Δｔ内的旋转角；［［Δξ］］为旋

转角 Δξ的反对称矩阵。
在较小的 Δｔ时间内，对角速度变化情况进行

一阶近似，其表达式为

ω（ｔ）＝ω０＋α０·（ｔ－ｔ０） （６）

式中：ω０ ＝［ωｘ（ｔ０）　ωｙ（ｔ０）　ωｚ（ｔ０）］
Ｔ
和 α０ ＝

［αｘ（ｔ０）　αｙ（ｔ０）　αｚ（ｔ０）］
Ｔ
分别为 ｔ０时刻的角

速度和角加速度。

此时，由式（６）可得，旋转角 Δξ的表达式为

Δξ＝∫
ｔ１

ｔ０
ω（ｔ）ｄｔ＝∫

ｔ１

ｔ０

［ω０＋α０·（ｔ－ｔ０）］ｄｔ＝

　　ω０Δｔ＋
１
２α０Δ

ｔ２ （７）

由式（５）和式（７）可知，转移矩阵 Ｒｔ１ｔ０表达
式为

Ｒｔ１ｔ０ ＝

１ Δξｚ －Δξｙ
－Δξｚ １ Δξｘ
Δξｙ －Δξｘ









１

＝

　　

１ ωｚ（ｔ０）Δｔ＋
１
２αｚ
（ｔ０）Δｔ

２ －ωｙ（ｔ０）Δｔ－
１
２αｙ
（ｔ０）Δｔ

２

－ωｚ（ｔ０）Δｔ－
１
２αｚ
（ｔ０）Δｔ

２ １ ωｘ（ｔ０）Δｔ＋
１
２αｘ
（ｔ０）Δｔ

２

ωｙ（ｔ０）Δｔ＋
１
２αｙ
（ｔ０）Δｔ

２ －ωｘ（ｔ０）Δｔ－
１
２αｘ
（ｔ０）Δｔ

２















１

（８）

８００２
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　第 １０期 于文波，等：多曝光星敏感器的全运动参数建模及优化设计

　　将式（２）和式（８）代入式（４），并考虑到焦距
ｆ是时不变的，则 ｔ０时刻和 ｔ１时刻对应的单位观
测矢量之间关系的二维简化表达式为

ｘｉ（ｔ１）

ｙｉ（ｔ１[ ]） ＝ １
（－ｘｉ（ｔ０）Δξｙ＋ｙｉ（ｔ０）Δξｘ）／ｆ＋１

·

[　　
ｘｉ（ｔ０）＋ｙｉ（ｔ０）Δξｚ＋ｆΔξｙ
ｙｉ（ｔ０）－ｘｉ（ｔ０）Δξｚ－ｆΔξ ]

ｘ

（９）

式（９）中，根据星敏感器的参数进行计算可
知，通常 （－ｘｉ（ｔ０）Δξｙ＋ｙｉ（ｔ０）Δξｘ）／ｆ＜０．０１，相
比于分母具有的常数项“１”可以忽略不计。因
此，式（９）可以近似简化为
ｘｉ（ｔ１）＝ｘｉ（ｔ０）＋ｙｉ（ｔ０）Δξｚ＋ｆΔξｙ
ｙｉ（ｔ１）＝ｙｉ（ｔ０）－ｘｉ（ｔ０）Δξｚ－ｆΔξ

{
ｘ

（１０）

式（１０）即为基于全运动参数的星点成像位
置模型，表明了星敏感器在复杂运动条件下，ｔ１时
刻的星点成像位置坐标（ｘｉ（ｔ１），ｙｉ（ｔ１））由 ｔ０时
刻的位置坐标（ｘｉ（ｔ０），ｙｉ（ｔ０））、焦距 ｆ、运动时间
Δｔ及全运动参数（角速度 ω０与角加速度 α０）完
全确定。

由式（１０）可得，星敏感器工作周期（运动时
间）Δｔ内，成像星点运动位移 Ｌ表达式为

Ｌ＝ （ｘｉ（ｔ１）－ｘｉ（ｔ０））
２＋（ｙｉ（ｔ１）－ｙｉ（ｔ０））槡

２＝

（ｙｉ（ｔ０）Δξｚ＋ｆΔξｙ）
２＋（ｘｉ（ｔ０）Δξｚ＋ｆΔξｘ）槡

２

（１１）
式（１１）表明，星点运动位移 Ｌ与全运动参数

直接相关，星敏感器全运动参数越大，位移 Ｌ越
大，相邻星点轨迹相互交叉情况的发生概率越大，

对多曝光成像方法性能影响越大。

３　全运动参数的仿真分析及优化

为了定量研究星敏感器全运动参数对星点轨

迹交叉问题的影响，下面进行仿真分析。若星敏

感器像面分辨率为 Ａ×Ａ，工作周期 Δｔ内星点运
动位移为 Ｌ，Ｎ（ｘ）表示星点像面间距为 ｘ的星对
数量，则相邻星对发生交叉的概率 Ｐｏ可以表示为

Ｐｏ ＝
∑
ｘＬ≤Ｌ
Ｎ（ｘＬ）

∑
ｘＡ≤Ａ
Ｎ（ｘＡ）

×１００％ （１２）

式中：∑
ｘＡ≤Ａ
表示星对像面间距 ｘＬ小于或等于运动

位移 Ｌ的星对总数量；∑
ｘＡ≤Ａ
Ｎ（ｘＡ）表示星对像面

间距 ｘＡ小于或等于像面总长度 Ａ的星对总数量，
即视场内的星对总数量。

式（１２）中，像面总长度 Ａ为常数，则相邻星
对交叉概率 Ｐｏ由运动位移 Ｌ确定，而由式（１１）

可知，运动位移 Ｌ由星点初始位置坐标（ｘｉ（ｔ０），
ｙｉ（ｔ０））、焦距 ｆ、工作周期 Δｔ及全运动参数（角速
度 ω０与角加速度 α０）完全确定。

式（１１）中，考虑到初始位置坐标（ｘｉ（ｔ０），
ｙｉ（ｔ０））与焦距 ｆ分别对视轴方向角位移 Δξｚ与垂
直视轴方向角位移 Δξｘ、Δξｙ产生作用，为深入分
析各自作用效果，下面分２类进行讨论。
３．１　垂直视轴方向

若星敏感器仅存在垂直视轴方向的角位移，

则由式（１１）可知，运动位移 Ｌ仅与焦距 ｆ有关，而
与初始位置坐标（ｘｉ（ｔ０），ｙｉ（ｔ０））无关。为简化运

算，不妨假设星敏感器角速度 ω＝［ωｘ　０　０］
Ｔ
和

角加速度 α＝［αｘ　０　０］
Ｔ
，则在不同焦距 ｆ下，

当 ωｘ或 αｘ变化时，交叉概率 Ｐｏ的变化规律分别
如图 ３和图 ４所示，仿真中涉及的其他参数如
表１所示。图 ３、图 ４中，焦距 ｆ为 ４２．７８，３１．９４，
２５．４０，２１．０２ｍｍ时，对应的星敏感器视场大小分
别为１５°×１５°，２０°×２０°，２５°×２５°，３０°×３０°。

图 ３　交叉概率随角速度 ωｘ变化

Ｆｉｇ．３　Ｃｒｏｓｓｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙωｘ

图 ４　交叉概率随角加速度 αｘ变化

Ｆｉｇ．４　Ｃｒｏｓｓｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎαｘ
表 １　星敏感器部分仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒｔｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｔａｒｔｒａｃｋｅｒ

参数　　　　 数值

周期 Δｔ／ｍｓ １００

分辨率 Ａ×Ａ／（像素 ×像素） ２０４８×２０４８

像素尺寸 ａ×ａ／（μｍ×μｍ） ５．５×５．５

极限星等（静态）／Ｍｖ ６．０

９００２
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　　由图３可知，当固定角加速度大小αｘ＝５（°）／ｓ
２
，

角速度大小 ωｘ由 ０（°）／ｓ逐渐增大至 ４０（°）／ｓ
时，交叉概率 Ｐｏ显著增大，同时，随着焦距增大，
交叉概率 Ｐｏ同样逐渐增大。由图４可知，当固定
角速度大小 ωｘ＝２０（°）／ｓ，角加速度大小 αｘ由

０（°）／ｓ２逐渐增大至１０（°）／ｓ２时，与图 ３相比，交
叉概率 Ｐｏ变化较为缓慢，这是因为角加速度 α通
过工作周期 Δｔ的平方影响角位移 Δξ，α大小变化
对 Δξ影响不大；但是，随着焦距增大，交叉概率 Ｐｏ
显著增大。需要注意的是，尽管焦距减小有利于交

叉概率降低，但是焦距变化还会影响光学镜头的口

径大小，若焦距过小，则会使得镜头口径减小，不利

于收集微弱恒星信号，因此，最终选择ｆ＝３１．９４ｍｍ。
３．２　视轴方向

由式（１１）可知，若星敏感器仅存在视轴方向
的角位移 Δξｚ，则运动位移 Ｌ的表达式为

Ｌ＝ Δξｚ ｙｉ（ｔ０）
２＋ｘｉ（ｔ０）槡

２ ＝ Δξｚ·ｒｚ
（１３）

式中：ｒｚ为初始位置坐标（ｘｉ（ｔ０），ｙｉ（ｔ０））与坐标
原点的距离。

由式（１３）可知，此时 Ｌ仅与初始位置坐标
（ｘｉ（ｔ０），ｙｉ（ｔ０））有关，而与焦距 ｆ无关。

设星敏感器角速度 ω＝［０　０　ωｚ］
Ｔ
和角加

速度 α＝［０　０　αｚ］
Ｔ
，则在不同距离 ｒｚ像素下，

当 ωｚ或 αｚ变化时，交叉概率 Ｐｏ的变化规律分别
如图５和图６所示。

由图５和图６可知，交叉概率 Ｐｏ随着角速度

ωｚ或角加速度 αｚ的增大而增大；同时，Ｐｏ还与星
点初始位置有关，星点越靠近成像平面边缘，即距

离 ｒｚ越大，则交叉概率 Ｐｏ越大。
对比图３、图４和图５、图６可知，交叉概率Ｐｏ

受到垂直视轴方向角速度、角加速度变化的影响

比视轴方向角速度、角加速度变化的影响更为显

著，前者的交叉概率 Ｐｏ比后者至少大一个数量级，

图 ５　交叉概率随角速度 ωｚ变化

Ｆｉｇ．５　Ｃｒｏｓｓｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙωｚ

图 ６　交叉概率随角加速度 αｚ变化

Ｆｉｇ．６　Ｃｒｏｓｓｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｓｕｓａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎαｚ

因此，相比于垂直视轴方向影响，视轴方向对 Ｐｏ
的影响可以忽略不计。考虑到工程实际应用，设

定 Ｐｏ≤２％为星点不出现交叉情况的安全范围，

则如图３所示，在角加速度大小为 ５（°）／ｓ２情况
下，确定角速度大小的极限安全值为２６．４（°）／ｓ。

４　外场观星实验

为了验证本文方法的有效性，进行了真实外

场观星实验。图７为真实外场观星的实验装置示
意图，图中实验装置主要包括多曝光星敏感器、便

携式高精度转台及三角架等。多曝光星敏感器牢

固安装在便携式高精度转台上，并随转台一起运

动，转台的角速度与角加速度在理论仿真的极限

安全值范围内变化（即角速度≤２６．４（°）／ｓ，角加
速度≤５（°）／ｓ２）。

实验拍摄了大量多曝光成像星图，任意选取

其中２幅星图，如图 ８所示。图 ８（ａ）中，多曝光
次数 Ｎ＝３，图中共包含 １０颗导航星的全部 ３次
曝光星点信息；图 ８（ｂ）中，多曝光次数 Ｎ＝５，图
中共包含７颗导航星的全部 ５次曝光星点信息。
上述星图中均未出现相邻星点轨迹交叉问题，因

而不对多曝光成像性能产生影响。进一步，实验

拍摄的大量多曝光成像星图，当星敏感器的角速

度与角加速度在理论仿真的极限安全值范围内变

图 ７　夜晚外场观星实验装置示意图

Ｆｉｇ．７　Ｎｉｇｈｔｓｔａｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｏｕｔｆｉｅｌｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｅｔｕｐ

０１０２
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　第 １０期 于文波，等：多曝光星敏感器的全运动参数建模及优化设计

图 ８　不同多曝光次数的成像星图

Ｆｉｇ．８　Ｓｔａｒｉｍａｇｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｕｌｔｉｅｘｐｏｓｕｒｅｔｉｍｅｓ

化（即角速度≤２６．４（°）／ｓ，角加速度≤５（°）／ｓ２）
时，均未出现相邻星点轨迹交叉问题，表明相邻星

点交叉情况为小概率事件（即满足 Ｐｏ≤２％），这
与前述理论分析及仿真结果一致，从而验证了本

文方法的有效性。

５　结　论
１）在星敏感器全运动参数分析基础上，结合星

敏感器的工作原理，对星点成像位置进行了建模。

２）根据星点成像位置模型，对交叉概率大小
进行理论分析与数值仿真，仿真结果表明，在设定

交叉概率不超过 ２％的安全范围下，角速度与角
加速度的极限安全值分别为角速度≤２６．４（°）／ｓ，
角加速度≤５（°）／ｓ２。

３）外场观星实验结果与理论分析及数值仿
真结果一致，验证了本文方法的有效性。
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［１５］ＳＨＵＳＴＥＲＭＤ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，１９９３，４１（４）：４３９５１７．
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Ｃｏｍｐｌｅｔｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｄｅｓｉｇｎｏｆｍｕｌｔｉｅｘｐｏｓｕｒｅｓｔａｒｔｒａｃｋｅｒ

ＹＵＷｅｎｂｏ１，ＷＵＰｅｉ１，ＸＵＡＮＣｈｕａｎｚｈｏｎｇ１，ＺＨＡＮＧＣｈｕｎｈｕｉ１，ＪＩＡＮＧＪｉｅ２，

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＩｎｎｅｒＭｏｎｇｏｌｉａＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｈｏｈｈｏｔ０１００１８，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｍｕｌｔｉｅｘｐｏｓｕｒｅｉｍａｇｉｎｇｍｅｔｈｏｄｃａｎｂｅｕｔｉｌｉｚｅｄｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｕｐｄａｔｅｒａｔｅｏｆｔｈｅ
ｓｔａｒｔｒａｃｋｅｒｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｔｈｅａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ，ｔｈｅｃｒｏｓｓ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆａｄｊａｃｅｎｔｓｔａｒｔｒａｃｋｓｉｎｃｒｅａｓｅｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙ，ｔｈｕｓｓｅｒｉｏｕｓｌｙａｆｆｅｃｔｉｎｇｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｍｕｌｔｉｅｘｐｏ
ｓｕｒｅｉｍａｇｉｎｇｍｅｔｈｏｄ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅａｂｏｖｅｐｒｏｂｌｅｍ，ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｓｔａｒｉｍａｇｉｎｇｐｏｓｉｔｉｏｎｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ｃｏｍｐｌｅｔｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｔａｒｔｒａｃｋｅｒｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｅｍｏｖｅｍｅｎｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｔｈｅｓｔａｒｐｏｉｎｔｉｎ
ｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｐｅｒｉｏｄｉｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｌｙ．Ｔｈｅｎ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅａｂｏｖｅｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ
ｔｈｅｃｒｏｓｓｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｕｃｈａｓｃｏｍｐｌｅｔｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｆｏｃａｌｌｅｎｇｔｈａｎｄｓｔａｒｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｉｓ
ｓｉｍｕｌａｔｅｄｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｔｈｅｌｉｍｉｔｓａｆｅｔｙｖａｌｕｅｓｏｆｃｏｍｐｌｅｔｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄａｓａｎｇｕｌａｒ
ｖｅｌｏｃｉｔｙω≤２６．４（°）／ｓａｎｄａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎα≤５（°）／ｓ２．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｓｔａｒｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｆｉｅｌｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｉｓ
ｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｔｏｆｕｒｔｈｅｒｖｅｒｉｆｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｅｘｐｏｓｕｒｅｓｔａｒｔｒａｃｋｅｒ；ｃｏｍｐｌｅｔｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｍｏｄｅｌｉｎｇ；ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ；ｓｉｍ
ｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ；ｆｉｅｌｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１０１０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１１０５１０：４６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１１０４．１１００．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＳｔａｒｔＵｐＰｒｏｊｅｃｔｏｆＩｎｔｒｏｄｕｃｉｎｇＨｉｇｈＬｅｖｅｌＴａｌｅｎｔｓｉｎＩｎｎｅｒＭｏｎｇｏｌｉａＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮＤＹＢ２０１８１６）；Ｎａｔｉｏｎａｌ

ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６２００５１３５，６１７２５５０１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉａｎｇｊｉｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０
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（３１２２０１４Ｃ０１４）；中国民航大学科研启动基金 （２０１３ＱＤ１２Ｘ）
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　引用格式：冯兴，姚仰平，李汝宁，等．山区机场高填方地基变形分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：２０１３２０２３．
ＦＥＮＧＸ，ＹＡＯＹＰ，ＬＩＲＮ，ｅｔａｌ．Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｆｉｌｌｓｕｂｇｒａｄｅｏｆａｉｒｐｏｒｔｉｎｍｏｕｎｔａｉｎａｒｅａｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：２０１３２０２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０５１０

山区机场高填方地基变形分析

冯兴１，，姚仰平２，李汝宁３，张献民１

（１．中国民航大学 交通科学与工程学院，天津 ３００３００；　２．北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３；

３．天津职业技术师范大学 汽车与交通学院，天津 ３００２２２）

　　摘　　　要：目前山区机场大量采用高填方工程，高填方地基沉降变形问题是个亟待解
决的重要问题。首先，基于统一硬化（ＵＨ）模型，通过研究含石量与内摩擦角和黏聚力的关
系，并基于扩展 ＳＭＰ准则和变换应力，将含石量引入到 ＵＨ模型中，建立了考虑含石量的 ＵＨ
模型；应用当前屈服面与平均主应力轴交点的变化规律作为考虑含石量 ＵＨ模型加卸载的判
断准则，实现了硬化和软化的统一考虑；采用半隐式回映应力更新算法，将加卸载判断准则应

用到应力更新算法中，实现了考虑含石量 ＵＨ模型的有限元应用。其次，应用考虑含石量 ＵＨ
模型的有限元程序，对土石混合料的大型三轴试验进行了计算分析，计算结果和实测结果进行

对比，验证了有限元程序的有效性。最后，应用考虑含石量 ＵＨ模型的有限元程序，对山区机
场高填方地基进行了三维有限元分析，得到了地基沉降监测点的竖向位移随时间的变化曲线，

并与不考虑含石量 ＵＨ模型、修正剑桥（ＭＣＣ）模型计算得到的曲线及工程实测数据进行了比
较，得到了高填方地基的竖向位移云图、侧向位移云图、孔隙水压力云图和超静孔隙水压力随

时间的变化曲线，从而得到了机场高填方地基的位移和超静孔隙水压力变化规律，说明了考虑

含石量 ＵＨ模型在分析山区机场高填方地基变形方面的合理性。
关　键　词：统一硬化（ＵＨ）模型；含石量；有限元；高填方；地基变形
中图分类号：ＴＵ４３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０１３１１

　　随着中国国民经济的发展，国家加大了对机
场建设的投入，尤其西部机场建设快速发展，很多

机场相继建成或改扩建。但与东部冲积平原地区

相比，西部山区地势多为山地和丘陵，高程落差

大，为满足场地条件和净空条件，西部机场的修建

多采用削山填谷的高填方作业形式。这些机场高

填方工程具有填方量大、填方高度高、填料多为土

石混合填料的特点，其沉降变形问题是一个亟待

解决的问题，已有学者进行了相关的研究。刘宏

等
［１］
采用回归参数模型对四川九寨黄龙机场高

填方地基所产生的工后沉降进行了预测和研究；

李秀珍等
［２］
采用 ＦＬＡＣ３Ｄ软件对九寨黄龙机场高

填方地基沉降进行了数值模拟，并进行了沉降的定

量分析和评价；陈涛等
［３］
基于有限元法对山区高填

方路堤变形及稳定性进行了分析，研究了平坦地基

上山区高填方路堤的弹塑性固结变形问题。

随着计算机技术的发展，应用有限元方法对

岩土工程进行数值分析是一个重要方法，有限元

方法的关键技术是本构模型，本构模型选取的是

否合理关系到岩土问题分析的正确与否。目前，

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjMNzrdFlYlK4TJgk70i13BeC0HPe_1L7ehmK-fC3Xk-15nEAskAW45SZzQqJtY1RrZAwiIToybLKk2mcjlkF-DiwxIMjCru2gpcwM7HI7YhgA==&uniplatform=NZKPT
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在有限元中广泛应用的修正剑桥（ＭＣＣ）模型［４］

等弹塑性模型主要针对的是细粒土，其对正常固

结土和弱超固结土的力学特性反映的比较准确，

但是对超固结土的力学特性反映的还不够准确。

姚仰平教授等
［５８］
提出了土的统一硬化（ＵＨ）模

型，其合理考虑了复杂应力路径和应力历史对土

体强度和变形的影响，对正常固结土和超固结土

的应力应变特性均能够进行合理反映，并能够对

超固结土的硬化、软化、剪缩和剪胀等特性进行统

一描述。

黏聚力是土抗剪强度的一个重要指标。粗粒

土中存在着颗粒的几何堆积，这种堆积能够使没

有任何物理和化学引力的体系中产生表观黏聚

力
［９］
，这是由粗粒土中的咬合表现的强度。含石

量是影响土石混合料抗剪强度的重要因素
［１０］
，影

响着内摩擦角和黏聚力，因此如果在本构模型中

考虑含石量，将含石量和黏聚力及内摩擦角的关

系引入进来，则能够更加合理地反映土石混合料

的抗剪强度和应力应变特性，使得对实际高填方

工程问题的分析更加合理。

因此，本文主要基于含石量与内摩擦角和黏

聚力的关系，以及扩展 ＳＭＰ准则和变换应力，将
含石量引入 ＵＨ模型中，建立了考虑含石量的 ＵＨ
模型。应用当前屈服面与平均主应力轴交点的变

化规律作为模型加卸载的判断准则，实现硬化和

软化的统一考虑，并将其应用到有限元程序的应

力更新算法中，实现了考虑含石量 ＵＨ模型的有
限元应用。应用考虑含石量 ＵＨ模型的有限元程
序，对土石混合料的大型三轴试验进行了有限元

分析，计算结果和实测结果进行了对比，验证了有

限元程序的正确性。针对机场高填方工程进行了

有限元分析，分析了机场高填方地基的竖向位移

随时间的变化曲线、竖向位移云图、侧向位移云

图、超静孔隙水压力云图和超静孔隙水压力随时

间的变化曲线，并与实测结果进行了对比，得到了

机场高填方地基的位移和超静孔隙水压力的变化

规律，验证了考虑含石量 ＵＨ模型在分析机场高
填方地基变形方面的合理性。

１　含石量与内摩擦角、黏聚力的关系

很多学者通过实验研究了含石量与抗剪强度

的关系。Ｌｉｎｄｑｕｉｓｔ［１１］、Ｉｒｆａｎ［１２］、Ｍｅｄｌｅｙ［１３］等通过
室内三轴试验研究了含有块石的混杂岩土体的抗

剪强度与含石量之间的关系，试验数据如图 １（ａ）
所示。徐文杰等

［１４］
基于现代数字图像处理技术，

获取土石混合体相应的粒度组成及块石含量，以

此作为试验试样制备基础，制备了重塑样土石混

合体，进行了基于重塑样的土石混合体大型直剪

室内试验，得出了含石量与土石混合体的内摩擦

角增量和黏聚力之间的关系曲线，如图 １（ａ）、
（ｂ）所示，并基于试验数据及结合前人研究，得出
了内摩擦角增量与含石量的公式，如式（１）所示，
包括３个部分：①含石量小于 ２５％，这时内摩擦
角增量约为 ０，说明土石混合体的内摩擦角和相
应土体的内摩擦角基本相等，不随含石量的变化

而改变；②含石量在 ２５％ ～７０％之间，这时内摩
擦角增量随着含石量的变化呈线性发展；③含石
量大于７０％，这时内摩擦角增量随着含石量的变
化基本不改变。同时由图１（ｂ）发现，土石混合体
的黏聚力和相应土体比较有较大的减小，但当含

石量大于 ３０％时，随着含石量的变化，黏聚力减
小的幅度降低。涂义亮等

［１５］
也进行了含石量和

颗粒破碎对土石混合料强度的影响研究，得到了

当含石量小于２０％时，非线性参数 Δφ接近 ０，随
着含石量增高，土石混合料的非线性参数 Δφ增
大，含石量大于８０％时，非线性参数 Δφ增长曲率
趋于平缓，黏聚力的增长随含石量的升高呈“先

快后慢”的降低规律。

图 １　含石量与内摩擦角增量、黏聚力的关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔ，ｉｎｔｅｒｎａｌｆｒｉｃｔｉｏｎ

ａｎｇｌｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｎｄｃｏｈｅｓｉｏｎ

４１０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 冯兴，等：山区机场高填方地基变形分析

ΔφＰＲ ＝

０ 　ＰＲ≤２５％

－５．１＋０．３３ＰＲ 　２５％ ＜ＰＲ≤７０％

Δφ７０ 　７０％ ＜Ｐ
{

Ｒ

（１）
式中：ＰＲ为土石混合体的含石量；ΔφＰＲ为含石量
为 ＰＲ时土石混合体的内摩擦角与相应土体的内
摩擦角进行比较所得到的增量；Δφ７０为含石量为
７０％时土石混合体的内摩擦角与相应土体的内摩
擦角进行比较所得到的增量。

从各位学者的试验研究中可以看出，虽然试

验土石混合体种类并不相同，但得出的含石量与

内摩擦角增量和黏聚力的规律基本类似。因此，

笔者以几位学者的试验研究为基础，在徐文杰

等
［１４］
提出的内摩擦角增量公式的基础上，总结了

含石量与内摩擦角公式，以及含石量与黏聚力的

关系公式，如式（２）～式（５）所示。
１）内摩擦角与含石量的关系。
土石混合料的内摩擦角为

φ＝φｃ＋ΔφＰＲ （２）
式中：φｃ为纯土的内摩擦角。

ΔφＰＲ ＝

０ 　ＰＲ≤２５％

－５．１＋０．３３ＰＲ 　２５％ ＜ＰＲ≤７０％

Δφ７０ ＝１８ 　７０％ ＜Ｐ
{

Ｒ

（３）
　　２）黏聚力与含石量的关系。
ｃ＝ｃｃｇ（ＰＲ） （４）
式中：ｃｃ为纯土的黏聚力；ｇ（ＰＲ）为图 １（ｂ）中文
献［１４］实验中土的黏聚力关于含石量的关系式。

由图１（ｂ）中黏聚力与含石量的关系曲线，可
以得出 ｇ（ＰＲ）的公式为

ｇ（ＰＲ）＝

４．３－０．１０３ＰＲ ＰＲ≤３０％

１．２２５－０．０００５ＰＲ ３０％ ＜ＰＲ≤５０％

１．９５－０．０１５ＰＲ ５０％ ＜ＰＲ≤７０％

０．９ ７０％ ＜Ｐ













Ｒ

（５）

２　扩展 ＳＭＰ准则和变换应力

２．１　扩展 ＳＭＰ准则
ＳＭＰ准则对粒状体材料适用。黏聚力 ｃ＝０

的 ＳＭＰ准则［１６］
可以表示为

Ｉ１Ｉ２
Ｉ３
＝Ｃｏｎｓｔ （６）

式中：Ｉ１、Ｉ２、Ｉ３为３个应力不变量；Ｃｏｎｓｔ表示常数。
当 ｃ≠０时，由图２所示，^τ为扩展 ＳＭＰ面上

图 ２　剪应力和垂直应力

Ｆｉｇ．２　Ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌｓｔｒｅｓｓ

的剪应力，τ为剪应力，可以得出坐标平移公式为
σ^＝σ＋σ０ （７）
式中：^σ为扩展 ＳＭＰ面上的正应力；σ为正应力；
σ０为原坐标原点和坐标平移后坐标原点在横轴
方向的距离。

应力不变量为

Ｉ　^１ ＝σ^１＋σ^２＋σ^３

Ｉ　^２ ＝σ^１σ^２＋σ^２σ^３＋σ^３σ^１

Ｉ　^３ ＝σ^１σ^２σ^










３

（８）

式中：σ^１、^σ２、^σ３为扩展 ＳＭＰ面上的３个主应力。
由图２可知：

σ０ ＝ｃｃ／ｔａｎφｃ （９）
将式（２）、式（４）代入式（９）得

σ０ ＝
ｃ

ｇ（ＰＲ）ｔａｎ（φ－ΔφＰＲ）
（１０）

则扩展 ＳＭＰ准则可以表示为

Ｉ　^１Ｉ
　^
２

Ｉ　^３
＝Ｃｏｎｓｔ （１１）

２．２　变换应力

ｃ＝０情况下的变换应力［１７１９］
张量为

珟σｉｊ＝ｐδｉｊ＋
ｑｃ
ｑ
（σｉｊ－ｐδｉｊ） （１２）

式中：ｐ为平均主应力；δｉｊ为克朗内克符号；ｑ为广
义剪应力；σｉｊ为应力张量；

ｑｃ ＝
２Ｉ１

３ （Ｉ１Ｉ２－Ｉ３）／（Ｉ１Ｉ２－９Ｉ３槡 ）－１
（１３）

ｃ≠０情况下的变换应力张量为

σ^
～
ｉｊ＝ｐ^δｉｊ＋

ｑ^ｃ
ｑ^
（^σｉｊ－ｐ^δｉｊ） （１４）

式中：^σｉｊ为广义剪应力。
平均主应力为

ｐ^＝１
３
（^σ１＋σ^２＋σ^３）＝

　　 １
３
（^σ１＋σ^２＋σ^３＋３σ０）＝ｐ＋σ０ （１５）

５１０２
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用扩展 ＳＭＰ准则表示的三轴压缩时的偏应
力公式 ｑ^ｃ为

ｑ^ｃ ＝
２Ｉ　^１

３ （Ｉ　^１Ｉ
　^
２－Ｉ

　^
３）／（Ｉ

　^
１Ｉ
　^
２－９Ｉ

　^
３槡 ）－１

（１６）

对于 ｃ＝０情况和 ｃ≠０情况，ｑ＝^ｑ。
将式（７）、式（１５）、式（１６）代入式（１４），可得

变换应力公式为

σ^
～
ｉｊ＝ｐ^δｉｊ＋

ｑ^ｃ
ｑ
（σｉｊ－ｐδｉｊ） （１７）

３　考虑含石量 ＵＨ模型

３．１　屈服函数
基于扩展ＳＭＰ准则，考虑含石量和内摩擦角及

黏聚力的关系，并基于变换应力方法，得到变换应力

空间中考虑含石量ＵＨ模型的屈服函数公式为

ｆ＝ｌｎ
ｐ^
～

ｐ^
～
ｘ

( )
０

＋ｌｎ１＋
ｑ^
～
２

Ｍ２ ｐ^
～







２
－１
ｃｐ
Ｈ^
～
＝０ （１８）

式中：^ｐ
～

为变换应力空间当前应力点上的平均主

应力；^ｑ
～

为该点的广义剪应力；^ｐ
～

ｘ０为相应的初始平

均主应力；ｃｐ＝（λ－κ）／（１＋ｅ０），λ为等向压缩线
的斜率，κ为等向回弹线的斜率，ｅ０为初始孔隙
比；Ｍ为特征状态和临界状态下的应力比；硬化

参数 Ｈ^
～
可表示为

Ｈ^
～
＝∫ｄＨ^

～
＝∫Ｍ^

～
４
ｆ－ η^

～
４

Ｍ４－ η^
～
４

ｄεｐｖ （１９）

Ｍ^
～
ｆ＝６

ｋ

Ｒ^




～
１＋ｋ

Ｒ^






槡
～

－ｋ

Ｒ^










～

Ｒ^
～
＝ ｐ^
～

珋ｐｘ０
１＋ η^

～
２

Ｍ( )２ ｅｘｐ －ε
ｐ
ｖ

ｃ( )
ｐ

ｋ＝ Ｍ２

１２（３－Ｍ

















）

（２０）

式中：Ｍ^
～
ｆ为变换应力空间的潜在强度；Ｒ^

～
为变换

应力空间的超固结参数；珋ｐｘ０为前期固结压力； η^
～

为 ｃ≠０情况下用扩展 ＳＭＰ准则表示的变换应力
空间的应力比；εｐｖ为塑性体积应变。
３．２　对称的弹塑性刚度矩阵

为了提高有限元计算的收敛性，基于熊文

林
［２０］
的切线刚度矩阵对称化方法对弹塑性矩阵

进行对称化处理。考虑含石量 ＵＨ模型的对称弹

塑性矩阵为

Ｄｅｐ ＝Ｄｅ－Ｄｅ
ｆ

^σ
～
ｆ

^σ








～

Ｔ

Ｄｅ／Ｘ′ （２１）

式中：Ｄｅｐ为弹塑性矩阵；Ｄｅ为弹性矩阵；σ^
～
为变

换应力。

Ｘ＝ ｆ
^( )σ

Ｔ

Ｄｅｉｊｋｌ
ｆ

^σ
～
＋１

Ω^
～
·
ｆ

^σ
～
ｍｍ

Ｘ′＝ｒＸ＝

ｆ
^( )σ

Ｔ

Ｄｅｄε

ｆ

^σ








～

Ｔ

Ｄｅｄε

Ｘ

Ω^
～
＝Ｍ

４－ η^
～
４

Ｍ^
～
４
ｆ－ η^

～





















４

（２２）

式中：Ω^
～
为变换应力空间中的相关超固结系数；ε

为应变；Ｄｅｉｊｋｌ为弹性矩阵。
３．３　考虑含石量 ＵＨ模型的加卸载判断准则

考虑含石量 ＵＨ模型中，随着应力的变化，当
前屈服面发生改变，当为加载阶段时，屈服面不断

向外发展，当为卸载阶段，或处于加载的软化阶段

时，屈服面则向内收缩。根据这个特点，用当前屈

服面与平均主应力轴的交点的变化来进行加卸载

的判断，作为加卸载判断准则
［２１］
。在图 ３中，当

前屈服面与 ｐ^轴的交点可表示为

ｐ^ｘ ＝
ｐ^（Ｍ２＋η^２）

Ｍ２
（２３）

式中：η^为 ｃ≠０情况下用扩展 ＳＭＰ准则表示的
应力比。

ｎ时刻的应力状态是已知的，通过 ｎ时刻的
应力可以求出 ｎ时刻的交点 ｐ^ｘ，ｎ，再按照弹性状
态对 ｎ＋１时刻的应力应变进行预测，进而求出
ｎ＋１时刻的交点 ｐ^ｘ，ｎ＋１，然后对比 ｐ^ｘ，ｎ和 ｐ^ｘ，ｎ＋１。

图 ３　ｎ和 ｎ＋１时刻当前屈服面与 ｐ^轴交点

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｐｏｉｎｔｏｆｃｕｒｒｅｎｔｙｉｅｌｄｓｕｒｆａｃｅａｎｄ

ｐ^ａｘｉｓａｔｎａｎｄｎ＋１ｍｏｍｅｎｔ

６１０２
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如果 ｐ^ｘ，ｎ＋１≤ｐ^ｘ，ｎ，再分为２种情况：当潜在强

度 Ｍ^ｆ＞η^时，采用卸载弹性矩阵；当潜在强度

Ｍ^ｆ≤η^时，采用加载软化弹塑性矩阵。
如果 ｐ^ｘ，ｎ＋１＞^ｐｘ，ｎ，采用加载弹塑性矩阵。

在变换应力与真实应力中有：ｐ^
～
＝ｐ^、ｐ^

～
ｘ＝ｐ^ｘ，

在变换应力空间用 ｐ^
～
ｘ来进行弹塑性状态的判定。

ｐ^
～
ｘ ＝

ｐ^
～
（Ｍ２＋ η^

～
２
）

Ｍ２
（２４）

如果 ｐ^
～
ｘ，ｎ＋１≤ ｐ^

～
ｘ，ｎ，再分为 ２种情况：当潜在

强度 Ｍ^
～
ｆ＞η^
～
时，采用卸载弹性矩阵；当潜在强度

Ｍ^
～
ｆ≤ η^
～
时，采用加载软化弹塑性矩阵。

如果 ｐ^
～
ｘ，ｎ＋１＞ｐ^

～
ｘ，ｎ，采用加载弹塑性矩阵。

４　应力更新算法

应力更新算法应 用 的 是 半 隐 式 回 映 算

法
［２２２３］

，在这种算法中，对于塑性参数增量、塑性

流动方向 ｒ和塑性模量 Ｄ采用不同方法进行求
解，塑性参数增量的求解采用隐式算法，而塑性流

动方向和塑性模量的求解采用显示算法。这种算

法综合了显示和完全隐式 ２种算法，不用求解塑
性流动方向和塑性模量梯度，相比于完全隐式算

法，算法推导简单，而相比于显示算法，该种算法

更加稳定。算法的流程如图４所示。

图 ４　应力更新算法流程

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｔｒｅｓｓｕｐｄａｔｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ

具体可以分为以下步骤：

步骤１　弹性预测，计算弹性试应力。
弹性预测阶段，已知 ｎ－１时刻 （σｎ－１，εｎ－１，

Δε，εｐｎ－１）的值，计算按照弹性状态进行，塑性应

变保持不变，由应变增量 Δε进行弹性预测状态
的驱动，得到弹性试应力σｔｒａｉｌｎ 为

σｔｒａｉｌｎ ＝σｎ－１＋Ｄ
ｅ
：Δε （２５）

式中：Ｄｅ为弹性矩阵张量。
步骤２　加卸载的判断，确定材料是否处于

弹性或弹塑性状态。

由弹性试应力 σｔｒａｉｌｎ 可以求出变换应力空间

中 σ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ 、ｐ^

～
ｔｒａｉｌ
ｎ 和 ｑ^

～
ｔｒａｉｌ
ｎ 的值（ｐ^

～
ｔｒａｉｌ
ｎ 为 ｎ时刻变换

应力空间的弹性预测的试应力计算得到的平均主

应力，ｑ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ 为 ｎ时刻变换应力空间的弹性预测的

试应力计算得到的广义剪应力），进而判定材料

的弹塑性状态。

在变换应力空间中弹性试应力 σ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ 所对应

的屈服函数可采用另一种公式表示为

ｆ＝（ｑ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ ）

２＋Ｍ２（ｐ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ ）

２－Ｍ２ｐ^
～
ｔｒａｉｌ
ｘ，ｎ ｐ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ ＝０

（２６）

由式（２６）可解得屈服面与 ｐ^
～
轴的交点 ｐ^

～
ｔｒａｉｌ
ｘ，ｎ

的公式为

ｐ^
～
ｔｒａｉｌ
ｘ，ｎ ＝ ｐ^

～
ｔｒａｉｌ
ｎ ＋（ｑ^

～
ｔｒａｉｌ
ｎ ）

２／（Ｍ２ ｐ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ ） （２７）

则弹塑性状态的判别条件为

１）如果 ｐ^
～
ｔｒａｉｌ
ｘ，ｎ≤ ｐ^

～
ｘ，ｎ－１，当 Ｍ^

～
ｆ＞η^
～
，则为卸载

弹性状态，σｎ＝σ^
～
ｔｒａｉｌ
ｎ ；当 Ｍ^

～
ｆ≤ η^
～
，则为加载软化塑

性状态，需要塑性修正。

２）如果 ｐ^
～
ｔｒａｉｌ
ｘ，ｎ ＞ ｐ^

～
ｘ，ｎ－１，则为加载塑性状态，

需要塑性修正。

步骤３　计算塑性参数增量。
塑性修正阶段，在进行计算时，应变增量 Δε

不发生改变，由塑性参数增量 Δλ进行塑性修正状
态的驱动。考虑含石量 ＵＨ模型的塑性参数增量
Δλ可以表示为

Δλ＝

ｆ

^( )σ
Ｔ

Ｄｄε

Ｘ
（２８）

步骤４　塑性修正及应力更新。

σｎ、ε
ｐ
ｎ、ε

ｅ
ｎ、ｐ^
～
ｘ，ｎ值的更新表达式为

σｎ ＝σ
ｔｒａｉｌ
ｎ －ΔλｎＤ

ｅ
ｎ－１∶ｒｎ－１ （２９）

εｐｎ ＝ε
ｐ
ｎ－１＋Δλｎｒｎ－１ （３０）

εｅｎ ＝ε
ｅ
ｎ－１－Δλｎｒｎ－１ （３１）

ｐ^
～
ｘ，ｎ＝ ｐ^

～
ｘ，ｎ－１＋

１＋ｅ０
λ－κ

ｐ^
～
ｘ，ｎ－１Δλｎ

１

Ω^
～
·
ｆ

^σ
～
ｍｍ

（３２）

ｒｎ－１ ＝ｆ／^σ
～
ｎ－１ （３３）

７１０２
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步骤５　一致切线模量。
在该算法中，最后需要求解一致切线模量，也

称为算法模量，即考虑含石量 ＵＨ模型的弹塑性
矩阵，弹塑性矩阵的表达式即为式（２１）。

５　三轴试验有限元分析

５．１　有限元计算模型及参数
应用考虑含石量 ＵＨ模型进行大型三轴试验

的有限元模拟，与试验数据进行比较，来对模型进

行验证。有限元计算模型采用三维实体单元模

型，试样直径为０．３ｍ，高为０．６ｍ，由于试样和施
加的荷载均为对称形式，取试样的 １／４建立有限
元计算模型。模型的边界条件为：面 １（上表面）
设为自由表面，面３（下表面）设为法向位移约束，
面２（内表面）设为对称边界。加载方式为位移加
载，即在加载过程中，土体所受到的围压不发生变

化，对土体顶面（面 １）施加竖向位移。单元类型
为 Ｃ３Ｄ８单元（即八节点六面体线性完全积分单
元）。施加的初始围压为 １００ｋＰａ，超固结比
ＯＣＲ＝１，土性参数［２４］

如表 １所示，ν为泊松比。
网格划分如图５所示。

表 １　土体材料参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｏｉｌｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数　　　 数值

Ｍ １．１７

λ ０．０３

κ ０．０１

ν ０．３

ｅ０ ０．８９

ｃ／ｋＰａ ５６．３７

ＰＲ／％ ５１．８

图 ５　有限元网格

Ｆｉｇ．５　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｓｈ

５．２　计算结果分析
图６为应用考虑含石量 ＵＨ模型和不考虑含

石量 ＵＨ模型对西部红层软岩土石混合填料的三
轴压缩试验进行有限元分析所得到的应力应变
曲线，εｄ为剪应变，σ１为最大主应力。由图 ６可
以发现，应用考虑含石量 ＵＨ模型所得到的应力
应变曲线相比应用不考虑含石量 ＵＨ模型所得到
的应力应变曲线，考虑含石量 ＵＨ模型计算的结
果和实测数据更加吻合，说明了考虑含石量 ＵＨ
模型有限元程序的有效性。

图 ６　应力应变曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｅｓｓｓｔｒａｉｎｃｕｒｖｅｓ

６　山区机场高填方地基变形有限元
分析

６．１　有限元计算模型及参数

本文选取康定机场 ＡＳ５ＡＳ５′剖面［２５］
作为参

考，由于对称性，故取其左边一半进行分析，截面

尺寸如图７所示。路堤顶部宽度为 １５ｍ，坡度为
１∶１．５，填土高 ３０ｍ，分为 ３层，每层填土高为
１０ｍ，且每层填土都建有一条宽度为２ｍ的马道，
地基土按 １０ｍ计算，分为 ２层，底层地基为
４．５ｍ，上层地基为５．５ｍ。

根据康定机场工程地质勘察报告
［２５］
，计算时

选取其中数据作为土体的工程参数，如表２和表３

８１０２
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所示，填土采用弹性模型，地基土材料模型采用考

虑含石量 ＵＨ模型。地下水位位于地基表面，地
基土层下为不透水的基岩，边界条件为：侧面约束

图 ７　截面尺寸

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｚｅｏｆｓｅｃｔｉｏｎ

法向位移，底面约束水平与垂直方向位移，坡面和

地基顶面为自由面，地基顶面为排水面，其余面不

排水。填筑速率为９０ｄ填筑１０ｍ，填筑施工分 ３
个阶段，填土分３个施工步骤，即先填筑 １０ｍ，然
后进行 ９０ｄ的施工间歇期再进行填筑。填筑完
成后，进行１２００ｄ的固结沉降。三维有限元网格
划分如图８所示。

表 ２　填土土体材料参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｏｉｌｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｉｌｌｉｎｇ

土层 Ｅ／ＭＰａ ν γ／（ｋＮ·ｍ－３）

填土层１ ４０ ０．２ ２２

填土层２ ３５ ０．２ ２１．６

填土层３ ２８ ０．３ ２１．１

　注：γ为重度，Ｅ为弹性模量。

表 ３　地基土体材料参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｏｉｌｍａｔｅｒｉａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｕｂｇｒａｄｅ

土层 Ｍ λ κ ν ｅ０ ｃ／ｋＰａ ＰＲ／％ γ／（ｋＮ·ｍ－３） 渗透率／（１０－４ｍ·ｄ－１）

下层地基 １．４２ ０．２２ ０．０２２ ０．２ ０．８１ ４０ ４０ ２１ １

上层地基 ０．９８ ０．４ ０．０４ ０．２ ０．８５ １８ ０ １８．５ ２

图 ８　有限元网格

Ｆｉｇ．８　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｓｈ

６．２　计算结果分析
６．２．１　竖向位移

在实际施工时，设置了 Ｌ７１沉降监测点，位
置如图 ８所示。图 ９为应用考虑含石量 ＵＨ模
型、不考虑含石量 ＵＨ模型、ＭＣＣ模型有限元计
算结果与实际监测结果的竖向位移比较曲线。可

以看出，应用考虑含石量 ＵＨ模型所计算的结果
相较于不考虑含石量 ＵＨ模型和 ＭＣＣ模型，考虑
含石量 ＵＨ模型计算的结果与实际监测结果是比
较吻合的。在填土期的 ３０ｄ前，３个模型计算的
沉降结果较为接近，在 ３０ｄ后，考虑含石量 ＵＨ
模型和不考虑含石量 ＵＨ模型计算的沉降量相比
ＭＣＣ模型计算的沉降量要小，并且可以看出随着
时间的推移，相差越来越大，这是由于 ＵＨ模型考
虑了土体的超固结性，所计算的沉降值要小，更符

合实际情况。而且可以发现，由于考虑含石量

ＵＨ模型考虑了含石量，考虑了土石之间的咬合
强度所产生的黏聚力，增大了地基土体的抗剪强

度，使得计算得到的竖向位移相比不考虑含石量

图 ９　沉降监测点上竖向位移随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｔ

ｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｐｏｉｎｔｗｉｔｈｔｉｍｅ

ＵＨ模型计算的竖向位移要小，和实测结果更加
吻合。从而说明了在山区机场高填方地基变形分

析方面应用考虑含石量 ＵＨ模型计算的有效性。
图１０为地基表面和对称轴的交点的竖向位

移随时间的变化曲线。可知，在填土填筑时该点

的竖向位移变形速率较高，竖向位移增加较快，而

在填筑完固结时该点的竖向位移变形速率较低，

竖向位移增加较慢，大约在第１２６０ｄ竖向位移曲
线开始变缓，在第１６２０ｄ，沉降量达到１．４８ｍ，可
见由于高填方工程的填方量大，填筑荷载大，高填

方地基的沉降量是较大的。

图１１为在不同填方高度填土完成时地基表
面各点竖向位移曲线。图 １２为第 １层填土后地
基的竖向位移云图，Ｕ为位移，Ｕ３为竖向位移。
由图１１可知，对称轴附近地基表面土体相较其他
地方地基表面土体竖向位移较大，并且随着填筑

９１０２
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图 １０　地基表面和对称轴交点上的竖向位移

随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｃｈａｎｇｅｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｔｔｈｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｓｕｂｇｒａｄｅｓｕｒｆａｃｅａｎｄｓｙｍｍｅｔｒｙａｘｉｓｗｉｔｈｔｉｍｅ

图 １１　不同填筑高度下地基表面各点的竖向位移曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｓｏｆｅａｃｈｐｏｉｎｔｏｎｔｈｅ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｓｕｂｇｒａｄｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｌｉｎｇｈｅｉｇｈｔｓ

图 １２　第 １层填土后地基表面各点的竖向位移云图

Ｆｉｇ．１２　Ｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒｏｆｅａｃｈｐｏｉｎｔｏｎｔｈｅ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｓｕｂｇｒａｄｅａｆｔｅｒｔｈｅｆｉｒｓｔｌａｙｅｒｆｉｌｌ

高度的增加，竖向位移增大。由图 １１和图 １２可
知，坡脚点的竖向位移为正值，说明坡脚土体有一

定的隆起，并发现随着填筑高度的增加，坡脚土体

隆起逐渐增强。这是由于高填方地基的填方高度

高，填筑荷载大，上层地基土体较软时，容易出现

坡脚隆起，导致失稳滑坡的灾害，在施工中要采取

有效措施，防止灾害的发生。

６．２．２　侧向位移
最终高填方地基的侧向位移如图１３所示，Ｕ１

图 １３　侧向位移云图

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｌａｔｅｒａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ

为侧向位移。可知，在地基与填土层交界面左部

位置靠近坡脚区域土体侧向位移较大，最大为

６０．５ｃｍ，并发现在坡顶处出现“回缩”现象，最大
为６．９７ｃｍ。可见，高填方地基层和填土层中所
产生的侧向位移也是较大的，尤其是靠近坡脚和

坡顶部位，在工程施工中要注意采取有效措施来

消减其侧向变形。

６．２．３　超静孔隙水压力
图１４为填筑完第 ３层土时地基超静孔隙水

压力云图，ＰＯＲ为超静孔隙水压力。图 １５为地
基对称轴上距地面 ２．７５ｍ处地基土体的超静孔
隙水压力随时间的变化曲线。由图１４可知，地基
底部接近于对称轴位置区域的土体的超静孔隙水

压力较大，远离该区域的土体超静孔隙水压力逐

渐降低。由图１５可知，在填土填筑过程中，超静
孔隙水压力快速增大，在填筑完固结时，超静孔隙

水压力又迅速减小。这是因为，根据有效应力原

理“在荷载作用下所产生的总应力由有效应力

（作用于土颗粒骨架上的应力）和超静孔隙水压

力（产生于孔隙水的应力）所组成”，在填土过程

中，荷载增加，总应力增大，有效应力和超静孔隙

水压力也随之增大，在填筑完固结的这段时间，孔

隙水慢慢排出，超静孔隙水压力降低，总应力不

变，有效应力增大，土的体积减小，变得密实，强度

增大。根据图１５发现，填筑至２０ｍ时，即填筑完

图 １４　超静孔隙水压力云图

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｅｘｃｅｓｓｐｏｒｅｗａｔｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

０２０２
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图 １５　超静孔隙水压力随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｃｈａｎｇｅｏｆｅｘｃｅｓｓｐｏｒｅｗａｔｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

第 ２层填土时，超静孔隙水压力最大，达到
２８６．５８ｋＰａ，在填筑完第３层填土后的固结期，由
于孔隙水逐渐排出，超静孔隙水压力随着时间的

推移逐渐变小，在第 １６２０ｄ时孔隙水基本排出，
超静孔隙水压力变为３ｋＰａ，基本完全消散。

７　结　论

１）将含石量引入到 ＵＨ模型中，建立了考虑
含石量的 ＵＨ模型，应用该模型能够合理反映土
石混合料的应力应变特性，能够对山区机场高填

方工程进行合理分析。

２）考虑含石量 ＵＨ模型应用当前屈服面与
平均主应力轴的交点的变化规律作为加卸载的判

断准则，实现了硬化和软化的统一考虑。

３）应用半隐式回映应力更新算法，实现了考
虑含石量 ＵＨ模型在有限元中的应用，算法推导
简单，稳定可靠。

４）应用考虑含石量 ＵＨ模型的有限元程序，
对机场高填方地基变形进行了三维有限元分析，

发现由于考虑含石量 ＵＨ模型考虑了土的超固结
性，计算的沉降量相比 ＭＣＣ模型计算的沉降量要
小，由于考虑了含石量，考虑了土石之间的黏聚

力，抗剪强度得到提高，计算的沉降量相比不考虑

含石量 ＵＨ模型计算的沉降量小，和实际结果更
加吻合；发现坡脚点的位移为正值，说明坡脚土体

有一定的隆起；超静孔隙水压力随填筑过程陡增，

而后又在固结期超静孔隙水压力迅速消散。
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Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＷａｔｅｒＰｏｗｅｒＰｒｅｓｓ，２０１８：３５７３５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］姚仰平，冯兴，黄祥，等．ＵＨ模型在有限元分析中的应用

［Ｊ］．岩土力学，２０１０，３１（１）：２３７２４５．

ＹＡＯＹＰ，ＦＥＮＧＸ，ＨＵＡＮＧＸ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＵＨｍｏｄｅｌ

ｔｏｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＲｏｃｋａｎｄＳｏｉｌＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１０，

３１（１）：２３７２４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］严秋荣，孙海兴，邓卫东，等．红层软岩土石混合填料的抗

剪强度特性研究［Ｊ］．公路交通技术，２００５（３）：３１３５．

ＹＡＮＱＲ，ＳＵＮＨＸ，ＤＥＮＧＷＤ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｓｈｅａｒｓｔｒｅｎｇｔｈ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｅｄｌａｙｅｒｅｄｗｅａｋｓｏｉｌｆｉｌｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆ

ＨｉｇｈｗａｙａｎｄＴｒａｎｓｐｏｒｔ，２００５（３）：３１３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］李群善．康定机场北段高填方边坡稳定性及场道沉降变形

研究［Ｄ］．成都：西南交通大学，２００８：４８．

ＬＩＱＳ．Ｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｈｉｇｈｆｉｌｌｓｌｏｐｅａｎｄｔｈｅｐａｖｅｍｅｎｔｄｅｆｏｒｍ

ａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｎｏｒｔｈｏｆＫａｎｇｄｉｎｇａｉｒｐｏｒｔ［Ｄ］．Ｃｈｅｎｇｄｕ：Ｓｏｕｔｈｗｅｓｔ

ＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００８：４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 １０期 冯兴，等：山区机场高填方地基变形分析

Ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｆｉｌｌｓｕｂｇｒａｄｅｏｆａｉｒｐｏｒｔｉｎｍｏｕｎｔａｉｎａｒｅａｓ
ＦＥＮＧＸｉｎｇ１，，ＹＡＯＹａｎｇｐｉｎｇ２，ＬＩＲｕｎｉｎｇ３，ＺＨＡＮＧＸｉａｎｍｉｎ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００３００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍｏｂｉｌｅａｎｄＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ，ＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＥｄｕｃａｔｉｏｎ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００２２２，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｔｐｒｅｓｅｎｔ，ａｌａｒｇｅｎｕｍｂｅｒｏｆｈｉｇｈｆｉｌｌｐｒｏｊｅｃｔｓａｒｅｕｓｅｄｉｎｍｏｕｎｔａｉｎｏｕｓａｉｒｐｏｒｔｓ，ａｎｄｔｈｅｓｅｔ
ｔｌｅｍｅｎｔａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｆｉｌｌｓｕｂｇｒａｄｅｓｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｓｓｕｅｔｏｂｅｓｏｌｖｅｄ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ＵｎｉｆｉｅｄＨａｒｄｅｎｉｎｇ（ＵＨ）ｍｏｄｅｌ，ｂｙｓｔｕｄｙｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌｆｒｉｃｔｉｏｎ
ａｎｇｌｅａｎｄｃｏｈｅｓｉｏｎ，ａｎｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｅｘｔｅｎｄｅｄＳＭＰｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｎｄｔｒａｎｓｆｏｒｍｉｎｇｓｔｒｅｓｓ，ｔｈｅｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔｉｓｉｎ
ｔｒｏｄｕｃｅｄｉｎｔｏｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｃｈａｎｇｅｌａｗｏｆ
ｔｈｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｕｒｒｅｎｔｙｉｅｌｄｓｕｒｆａｃｅａｎｄｔｈｅｍｅａｎｐｒｉｎｃｉｐａｌｓｔｒｅｓｓａｘｉｓｉｓｕｓｅｄａｓｔｈｅｊｕｄｇｍｅｎｔｃｒｉｔｅｒｉｏｎ
ｆｏｒｌｏａｄｉｎｇａｎｄｕｎｌｏａｄｉｎｇｏｆｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔ，ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｕｎｉｆｉｅｄｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆ
ｈａｒｄｅｎｉｎｇａｎｄｓｏｆｔｅｎｉｎｇｂｅｒｅａｌｉｚｅｄ．Ａｎｄｔｈｅｓｅｍｉｉｍｐｌｉｃｉｔｂａｃｋｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｔｒｅｓｓｕｐｄａｔｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓａｄｏｐｔｅｄ．
Ｔｈｅｌｏａｄｉｎｇａｎｄｕｎｌｏａｄｉｎｇｃｒｉｔｅｒｉｏｎｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｔｈｅｓｔｒｅｓｓｕｐｄａｔｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ａｎｄｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｐｐｌｉｃａ
ｔｉｏｎｏｆｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔｉｓｒｅａｌｉｚｅｄ．Ｔｈｅｎｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｌａｒｇｅｓｃａｌｅ
ｔｒｉａｘｉａｌｔｅｓｔｏｆｔｈｅｓｏｉｌｓｔｏｎｅｍｉｘｔｕｒｅｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｂｙｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｐｒｏｇｒａｍｏｆｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇ
ｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔ，ａｎｄｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｐｒｏｇｒａｍｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆ
ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅａｃｔｕａｌｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｕｓｉｎｇｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｐｒｏｇｒａｍｏｆｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌｃｏｎ
ｓｉｄｅｒｉｎｇｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔ，ｔｈｅｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｆｏｒｔｈｅｈｉｇｈｆｉｌｌｓｕｂｇｒａｄｅｏｆ
ａｉｒｐｏｒｔｉｎｔｈｅｍｏｕｎｔａｉｎａｒｅａ，ａｎｄｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｇｒｏｕｎｄｓｅｔｔｌｅｍｅｎｔｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｐｏｉｎｔｉｓ
ｏｂｔａｉｎｅｄ．ＴｈｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｃｕｒｖｅｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｕｒｖｅｓｂｙｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｓｔｏｎｅｃｏｎ
ｔｅｎｔ，ｔｈｅＭｏｄｉｆｉｅｄＣａｍｂｒｉｄｇｅ（ＭＣＣ）ｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｄａｔａ．Ａｎｄｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ，
ｔｈｅｌａｔｅｒａｌｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｃｏｎｔｏｕｒ，ｔｈｅｐｏｒｅｗａｔｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒａｎｄｔｈｅｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｏｆｐｏｒｅｗａｔｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｗｉｔｈｔｉｍｅｏｆｈｉｇｈｆｉｌｌｓｕｂｇｒａｄｅａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒｅｂｙｔｈｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｐｏｒｅｗａｔｅｒｐｒｅｓｓｕｒｅｃｈａｎｇｅｌａｗｓ
ｏｆｔｈｅａｉｒｐｏｒｔ＇ｓｈｉｇｈｆｉｌｌｓｕｂｇｒａｄｅａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．ＴｈｅｒａｔｉｏｎａｌｉｔｙｏｆｔｈｅＵＨｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔｉｎ
ａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｈｉｇｈｆｉｌｌｓｕｂｇｒａｄｅｏｆｔｈｅｍｏｕｎｔａｉｎｏｕｓａｉｒｐｏｒｔｉｓｅｘｐｌａｉｎｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＵｎｉｆｉｅｄＨａｒｄｅｎｉｎｇ（ＵＨ）ｍｏｄｅｌ；ｓｔｏｎｅｃｏｎｔｅｎｔ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ；ｈｉｇｈｆｉｌｌ；ｓｕｂｇｒａｄｅｄｅｆｏｒｍａ
ｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００９０９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２１０１２４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０３１００７：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０３０９．１１１６．００６．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１８０８５４７，１１６７２０１５）；ＴｉａｎｊｉｎＭｕｎｉｃｉｐａｌＥｄｕｃａｔｉｏｎＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃ

ＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔ（２０１９ＫＪ１２４）；ｔｈｅＦｏｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（３１２２０１４Ｃ０１４）；Ｒｅｓｅａｒｃｈ
ＳｔａｒｔｕｐＦｕｎｄｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ（２０１３ＱＤ１２Ｘ）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｆｘｉｎｇ＿ｓｊｚ＠ｆｏｘｍａｉｌ．ｃｏｍ
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第４７卷 第１０期
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７３０；录用日期：２０２０１１２７；网络出版时间：２０２０１２０４０９：０５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１２０３．１７３０．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｊｉａｊｉｎ６６６＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：徐家进．疲劳统计学智能化中的高镇同法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：２０２４２０３３．
ＸＵＪＪ．ＧａｏＺｈｅｎｔｏｎｇｍｅｔｈｏｄｉｎｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｉｎｆａｔｉｇｕｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏ
ｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：２０２４２０３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３７３

疲劳统计学智能化中的高镇同法

徐家进

（力中国际融资租赁有限公司，广州 ５１０６２０）

　　摘　　　要：在疲劳统计学中威布尔分布起着非常重要的作用，但 ３个参数的威布尔分
布在数学形式上比较复杂。通过样本数据估计这３个参数，可通过威布尔概率坐标纸，但其使
用不便，且误差较大；也可通过解析法，求解３个联立的超越方程组，但存在不自?的问题。为
此，提出了智能化解决方案———高镇同法，高镇同法充分利用了 Ｐｙｔｈｏｎ的特点，能够方便地同
时给出威布尔分布的３个参数，为威布尔分布的理论研究、实际应用和疲劳统计学的智能化奠
定了坚实的基础。

关　键　词：三参数威布尔分布；安全寿命；Ｐｙｔｈｏｎ；高镇同法；智能疲劳统计学
中图分类号：Ｏ２１２．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０２４１０

　　《疲劳应用统计学》［１］是高镇同先生在 ３０多

年前写的一本书，将统计学正式引入了解决各种

疲劳问题的工程实践之中，建立了疲劳统计学这

一学科
［２］
。

疲劳统计学是疲劳可靠性的理论基础，对于

解决各类可靠性问题，特别是航空工业领域，其意

义无论怎样强调都不为过。在疲劳统计学中，有

一个非常独特而重要的统计分布就是威布尔分

布。事实上，威布尔分布是疲劳统计学的一个最

主要的内容之一。威布尔分布一个非常重要的特

点就是具有最小寿命这个参数。但高镇同先生指

出，最小寿命这个提法是不够全面的，因为按照威

布尔分布的定义，应用于疲劳寿命时可明确为

１００％的可靠度之下的安全寿命。此提法是科学
的，以后在疲劳统计学中就将这个参数改称为安

全寿命。而这个参数对于像飞机这样产品的定寿

起了关键性的作用。问题是威布尔分布的数学形

式比较复杂，特别是在当时计算机的性能、使用和

普及远远不如现在的情况下，使用起来比较困难。

尽管目前已有了不少关于威布尔分布应用的软

件，但绝大部分是二参数威布尔分布
［３］
，恰恰将

安全寿命这个参数归零了。这样的简化显然是不

合情理的。同时，高镇同先生强调威布尔分布是

一种全态分布，既包括正态分布，也包括偏态分

布。但因为威布尔分布的复杂性影响了它的推广

和使用。因此，疲劳统计学智能化的当务之急就

是要解决威布尔分布３个参数的估计问题。本文
提出了与已有估计威布尔分布３个参数的２个方
法不同的智能化解决方案

１　疲劳统计学的特点

疲劳统计学是将统计学原理应用到结构疲劳

这个领域中去。三参数威布尔分布可以更好地描

写结构疲劳寿命的特点，在疲劳统计学中具有非

常重要的地位。但三参数威布尔分布并不为大家

所熟知，这是因为其数学形式比较复杂，而且通过

样本来确定其 ３个参数比较困难，应用起来也就
有一定的难度

［４６］
。自然也与对威布尔分布的意

义认识不足有关，为此有必要先简要介绍一下威

布尔分布的特点。

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjPh3dvHa5plh-JYuNx08ZcXZfjKpMzIXebSSPjHqYkKFy-zFZaT7QC3bS9bbkoBpRMy22V-TxS5xJHwWb-3yUMAMC04TA98eHCHvAvd5QLNHA==&uniplatform=NZKPT
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　第 １０期 徐家进：疲劳统计学智能化中的高镇同法

２　威布尔分布的特点
威布尔分布概率密度函数

［１］
为

ｆ（Ｎ）＝［ｂ／（Ｎａ－Ｎ０）］［（Ｎ－Ｎ０）／（Ｎａ－Ｎ０）］
ｂ－１
·

　　ｅｘｐ｛－［（Ｎ－Ｎ０）／（Ｎａ－Ｎ０）］
ｂ
｝ （１ａ）

或

ｆ（ｘ）＝［ｂ／（ｘａ－ｘ０）］［（ｘ－ｘ０）／（ｘａ－ｘ０）］
ｂ－１
·

　　ｅｘｐ｛－［（ｘ－ｘ０）／（ｘａ－ｘ０）］
ｂ
｝ （１ｂ）

式中：Ｎ为疲劳寿命；Ｎ０为安全寿命；ｂ为形状参
数；Ｎａ为特征寿命；ｘａ为特征参数；ｘ０为位置参数；
且０≤ｘ０≤ｘ＜∞。

为方便可设：

λ＝ｘａ－ｘ０ （２）

ｆ（ｘ）＝（ｂ／λ）［（ｘ－ｘ０）／λ）］
ｂ－１
·

　　ｅｘｐ｛－［（ｘ－ｘ０）／λ］
ｂ
｝ （３）

式中：λ为尺度或比例参数。
从统计分布角度看，由尺度参数 λ代替特征

参数更有一般性。这是因为ｘ０＝０时，λ＝ｘａ。即λ
可看成ｘ０＝０时的特征参数。因此，将式（３）代替
式（１ｂ）作为一般的三参数威布尔分布表达式。三参
数分别为形状参数ｂ、尺度参数 λ和位置参数ｘ０。

进一步，若设 ｘ０＝０，式（３）则为两参数威布
尔分布概率密度函数。

ｆ（ｘ）＝（ｂ／λ）（ｘ／λ）ｂ－１ｅｘｐ［－（ｘ／λ）ｂ］ （４）
再设 λ＝１就成了“标准”（一个参数）的威布

尔分布概率密度函数。

ｆ（ｘ）＝ｂｘｂ－１ｅｘｐ（－ｘｂ） （５）
对于标准化的威布尔分布，ｂ分别为 ０．５，２，

３．５，５时，威布尔分布概率密度函数如图１所示。
由威布尔分布概率密度函数及图１可看出其

有如下特点：

１）ｂ为威布尔分布的形状参数是名至实归
的。０＜ｂ＜１时类似１／ｘ函数，而１＜ｂ＜３是左偏
分布，３＜ｂ＜４则近似正态分布，ｂ＞４则为右偏分
布。此外，当 ｂ＝１时为指数分布，ｂ＝２时为瑞利
分布。这也是高镇同先生为什么称威布尔分布为

“全态分布”的主要原因。

图 １　标准威布尔分布概率密度函数

Ｆｉｇ．１　ＳｔａｎｄａｒｄＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

ｄｅｎｓｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎ

２）威布尔密度函数有 ３个参数，比正态分
布多 １个，这是其优点（可描写安全寿命）但也
是其缺点（数学形式比较复杂）的来源。正态分

布能很好地描写对称状态的数据，问题是在现

实生活中真正对称的数据只是一种理想状态，

因此正态分布往往只是一阶近似。而威布尔分

布既能描写对称状态（尽管是近似的），又能描

写左偏或右偏的数据，故其应用范围要比正态

分布大得多。

上文对威布尔分布做了定性的描述，现进一

步对其做定量的研究。为方便，开始时仅对标准

威布尔分布进行比较详细的研究，而二参数和三

参数的威布尔分布均可得到类似的结果。

１）威布尔分布概率密度函数是满足归一化
条件的。即要证明：

∫
∞

０
ｆ（ｘ）ｄｘ＝１ （６）

可设 ｚ＝ｘｂ，式（６）左边可变为

∫
∞

０
ｂｘｂ－１ｅｘｐ（－ｘｂ）ｄｘ＝∫

∞

０
ｅｘｐ（－ｚ）ｄｚ＝１

对于两参数和三参数的威布尔分布同样可得

到这个结论，只要分别设：

ｚ＝（ｘ／λ）ｂ

ｚ＝［（ｘ－ｘ０）／λ］
{ ｂ

（７）

２）容易证明，威布尔分布函数为
Ｆ（ｘｐ）＝１－ｅｘｐ（－ｘ

ｂ
ｐ） （８）

事实上，和１）相同可设 ｚ＝ｘｂ：

Ｆ（ｘｐ）＝∫
ｘｐ

０
ｆ（ｘ）ｄｘ＝１－ｅｘｐ（－ｘｂｐ）　　０＜ｘｐ

这个分布函数恰恰就是破坏率，而可靠度 Ｐ为
Ｐ＝１－Ｆ（ｘｐ）＝ｅｘｐ（－ｘ

ｂ
ｐ） （９ａ）

式（９ａ）给出了可靠度的函数形式，对于应用
有重大意义。即 ｘｐ为与可靠度 Ｐ相应 ｘ的值。
两参数和三参数威布尔分布分别为

Ｐ＝１－Ｆ（ｘｐ／λ）＝ｅｘｐ［－（ｘｐ／λ）
ｂ
］

Ｐ＝ｅｘｐ｛－［（ｘｐ－ｘ０）／λ］ｂ
{

｝
（９ｂ）

若此时取 ｘｐ＝ｘａ，ｘｐ－ｘ０＝（ｘ０＋λ）－ｘ０＝
λ，则
Ｐ＝ｅｘｐ（－１）＝３６．８％ （９ｃ）

这表明任何威布尔分布当其值为特征参数时

可靠度一定为３６．８％，这是特征参数 ｘａ的一个物
理意义。而取 ｘｐ＝ｘ０时 Ｐ＝１００％，也是参数 ｘ０
为１００％可靠度的安全寿命的由来。顺便指出，
对于正态分布不可能有这个概念，因其左侧与水

平轴不相交。

３）当 ｂ＞１时密度函数是凸函数，因此必有
一个极（大）值。事实上：

５２０２



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　

ｆ′（ｘ）＝ｂｅｘｐ（－ｘｂ）［（ｂ－１）ｘｂ－２－ｂｘｂ－１ｘｂ－１］＝
　　ｂｅｘｐ（－ｘｂ）ｘｂ－２（ｂ－１－ｂｘｂ）

令 ｆ′（ｘ）＝０，即有 ｂ－１－ｂｘｂ＝０。
ｘｂ ＝（ｂ－１）／ｂ （１０）
ｘｍａｘ ＝ｅｘｐ｛ｌｎ［（ｂ－１）／ｂ］／ｂ｝ （１１ａ）

再求 ｆ（ｘ）的二阶导数：
ｆ″（ｘ）＝ｂｅｘｐ（－ｘｂ）ｘｂ－３｛［（ｂ－２）－ｂｘｂ］·
　　 （ｂ－１－ｂｘｂ）－ｂ２ｘｂ｝

因 ｆ″（ｘｍａｘ）＝ｂｅｘｐ（－ｘ
ｂ
）ｘｂ－３ｂ（１－ｂ）＜０，

即证明了 ｘｍａｘ为 ｆ（ｘ）的极大值，且 ｆ（ｘ）是凸函数。
由式（１１ａ）不难发现，当 ｂ越大时，ｌｎ［（ｂ－１）／ｂ］→
０，ｘｍａｘ→１，峰值集中在 ｘ＝１处。

而对于两参数和三参数威布尔分布概率密度

函数的极大值点位置分别为

ｘｍａｘ ＝ｅｘｐ｛ｌｎ［（ｂ－１）λ
ｂ／ｂ］／ｂ｝ （１１ｂ）

ｘｍａｘ ＝ｘ０＋ｅｘｐ｛ｌｎ［（ｂ－１）λ
ｂ／ｂ］／ｂ｝ （１１ｃ）

４）威布尔分布的数学期望按照定义且设 ｚ＝
ｘｂ可得

Ｅ（Ｘ）＝∫
∞

０
ｘｂｘｂ－１ｅｘｐ（－ｘｂ）ｄｘ＝

　　∫
∞

０
ｚ１＋１( )／ｚ－１ｅｘｐ（－ｚ）ｄｚ

再注意到伽马函数的定义：

Ｅ（Ｘ）＝Γ（１＋１／ｂ） （１２ａ）
类似地，对于两参数和三参数威布尔分布的

数学期望分别为

Ｅ（Ｘ）＝λΓ（１＋１／ｂ） （１２ｂ）
Ｅ（Ｘ）＝ｘ０＋λΓ（１＋１／ｂ） （１２ｃ）

５）威布尔分布的方差。
同样按照定义可有

Ｖａｒ（Ｘ）＝Ｅ（Ｘ２）－Ｅ２（Ｘ） （１３）
而

Ｅ（Ｘ２）＝∫
∞

０
ｘ２ｂｘｂ－１ｅｘｐ（－ｘｂ）ｄｘ＝

　　∫
∞

０
ｚ（１＋２／ｚ）－１ｅｘｐ（－ｚ）ｄｚ

Ｅ（Ｘ２）＝Γ（１＋２／ｂ













）

（１４）

由式（１３）可得
Ｖａｒ（Ｘ）＝Γ（１＋２／ｂ）－Γ２（１＋１／ｂ） （１５ａ）

类似地，对于两参数和三参数威布尔分布的

方差分别为

Ｖａｒ（Ｘ）＝λ２［Γ（１＋２／ｂ）－Γ２（１＋１／ｂ）］
（１５ｂ）

Ｖａｒ（Ｘ）＝λ２［Γ（１＋２／ｂ）－Γ２（１＋１／ｂ）］
（１５ｃ）

很明显，三参数的威布尔分布方差的期望值

与 ｘ０没有直接关系。

６）关于威布尔分布和正态分布相似性的讨
论。前面已提到当３＜ｂ＜４时２种分布是相似的。
正态分布意味着完全对称性，即均值、中值、峰值三

者合一，而威布尔分布则不具备这个特点。不过在

一定条件下，可让这 ３个值中的某 ２个值一致，如
可令均值和中值相等，因此在这个意义上可认为与

正态分布相似。均值可由式（１２ａ）给出，而中值则
可由式（９ａ）中 Ｐ＝５０％时给出，０．５＝ｅｘｐ（－ｘｂ５０），
ｘ５０为５０％可靠度的 ｘ值，可由式（１２ａ）代替。

ｌｎ２＝Γ（１＋１／ｂ）ｂ （１６）
式（１６）为超越方程，用 Ｅｘｃｅｌ来解较麻烦。

利用 Ｐｙｔｈｏｎ能很快得到结果。但不管哪一个方
法都是利用牛顿二分法。为此可将式（１６）改
写为

ｇ（ｂ）＝Γ（１＋１／ｂ）ｂ－ｌｎ２＝０ （１７）
利用 Ｅｘｃｅｌ可得 ｂ＝３．４４（精确到１０－５）。
Ｐｙｔｈｏｎ中运行的结果为：ｋ（对分次数）＝１９，

Ｅ（精度）＝１×１０－８，ｂ＝３．４３９５４。
Ｅｘｃｅｌ的优点在于直观，但在计算过程中需要

人的介入，且效率较低。Ｐｙｔｈｏｎ效率高，代码一旦
调试成功，全部工作都可自动完成，精度也高。

顺便指出，这个结论虽然是从标准威布尔分

布推出的，但对于两参数和三参数分布都是适用

的，因对称性仅仅与形状参数 ｂ有关。另外按照
文献［７］，威布尔分布的偏态系数为

Ｃｓ＝
Γ １
３( )ｂ－３Γ１＋２( )ｂ Γ１＋１( )ｂ ＋２Γ３ １＋１( )ｂ

Γ１＋２( )ｂ －Γ２ １＋２( )[ ]ｂ

２
３

（１８）
不难看出，这个偏态系数也仅仅与 ｂ有关。

同时，偏态系数为零时也应该是对称性最好的时

候。亦是和正态分布最接近的时候，这对于比较

这２种分布的异同意义重大，为此有必要求出这
个 ｂ值。即要解如下方程：
Γ（１＋３／ｂ）－（１＋１／ｂ）Γ（１＋２／ｂ）＋
　　２Γ３（１＋１／ｂ）＝０ （１９）

式（１９）为一个关于 ｂ的超越方程，可利用相
同 Ｐｙｔｈｏｎ代码得：ｋ（对分次数）＝２６，Ｅ（精度）＝
１×１０－８，ｂ＝３．６０２３５。这与前文的ｂ＝３．４４比较
接近，但并不重合，这也表明威布尔分布不可能完

全对称。

３　疲劳统计学的智能化

２０世纪 ８０年代，计算机在中国刚刚开始起
步和普及，做一些简单的统计工作没有问题，但在

６２０２
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　第 １０期 徐家进：疲劳统计学智能化中的高镇同法

工程实践中应用较少。一方面是因为硬件不行，

另外一方面懂得编程的工程技术人员不多。因

此，各种现成的图表，如正态概率坐标纸、威布尔

分布概率坐标纸等还是广为使用。这个方法虽然

看起来比较简单实用，但误差较大，且必须将数据

对数化，这从数学的角度看是一种空间变换，而这

样一变换很可能会将这２种分布变得看起来不可
区分。更加重要的是，这种方法难以将拟合程度

量化。只能够看起来拟合不错，但实际上并非如

此。所谓智能化，就是要将得到的数据直接通过

计算机来得到人们要求的统计结果，即不仅是由

计算机画出直观的图表，而且还有给出判断的定

性与定量的结果。现举例说明。

例１　取一组试件疲劳寿命如表１所示［１］
。

表 １　一组疲劳寿命数据［１］

Ｔａｂｌｅ１　Ａｓｅｔｏｆｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｄａｔａ［１］

疲劳寿命／（１０３ｃｙｃｌｅ）

３５０ ３８０ ４００ ４３０ ４５０

４７０ ４８０ ５００ ５２０ ５４０

５５０ ５７０ ６００ ６１０ ６３０

６５０ ６７０ ７３０ ７７０ ８４０

均值 Ｎａｖ＝５５７

标准差 ｓ＝１３２．１５

中值 Ｎｍ ＝５４５

　　表１中：ｃｙｃｌｅ表示循环次数，而均值 Ｎａｖ、标
准差 ｓ及中值 Ｎｍ皆由 Ｅｘｃｅｌ得出。若这些数据是
服从正态分布的，则相应的正态分布参数的估计

值可由式（２０）给出：
μ^＝Ｎａｖ ＝５５７

σ^＝ｓ＝１３２．{ １５
（２０）

式中：“^”表示估计值。

于是，相应的正态分布密度函数为

ｆ（Ｎ）＝［１／（２π）１／２σ^］ｅｘｐ｛－［（Ｎ－μ）／^σ］２／２｝
（２１）

现若假定它们服从三参数威布尔分布，则求

其３个参数，由式（９ｃ）、式（１２ｂ）及式（１５ｃ）分别
得到

５０％ ＝ｅｘｐ｛－［（Ｎ^５０－Ｎ^０）／（Ｎ^ａ－Ｎ^０）］
ｂ
｝（２２）

Ｎａｖ ＝μ^＝（Ｎ^ａ－Ｎ^０）Γ（１＋１／ｂ^）＋Ｎ^０ （２３）

ｓ２ ＝（Ｎ^ａ－Ｎ^０）
２
［Γ（２／ｂ^＋１）－Γ２（１／ｂ^＋１）］

（２４）
式中：Ｎ０为估计安全寿命；Ｎａ为估计特征寿命。

Ｎ^５０ ＝Ｎｍ ＝５４５ （２５）
于是，式（２２）～式（２４）这 ３个超越方程有

３个未知数 ｂ^、Ｎ^０、Ｎ^ａ。如此求 ３个参数的方法在

文献［７］中称为解析法。在用计算机之前将其简
化，为此可设：

Ｄ＝ｌｎ２ （２６）
从式（２４）得

Ｎ^ａ－Ｎ^０ ＝ｓ／｛［Γ（２／ｂ^＋１）－

　　Γ２（１／ｂ^）＋１）］｝１／２ （２７）
再由式（２３）得

Ｎ^０ ＝Ｎａｖ－｛ｓ／［Γ（２／ｂ^＋１）－

　　Γ２（１／ｂ^＋１）］｝１／２Γ（１＋１／ｂ^）） （２８）
再将式（２６）～式（２８）代入式（２２）可得

Ｎａｖ－Ｎｍ ＋ｓ［Ｄ
１／ｂ－Γ（１＋１／ｂ^））］／

　　｛［Γ（２／ｂ^＋１）－Γ２（１／ｂ^＋１］｝１／２ ＝０（２９）

式（２９）是一个关于 ｂ^的超越方程，和方
程（１７）没有本质上的区别，求解的算法是相同
的。只要修改一下 Ｐｙｔｈｏｎ代码，即得如下结果：
ｋ（对分次数）＝２４，Ｅ（精度）＝１×１０－６，ｂ＝
２．２１１，Ｎ０＝２８０，Ｎａ＝５９３（１０

３ｃｙｃｌｅ）。
由以上参数和式（１ａ）得出相应的威布尔分

布概率密度函数如下：

ｆ（Ｎ）＝（２．２１／３１３）［（Ｎ－２８０）／３１３］１．２１·
　　ｅｘｐ｛－［（Ｎ－２８０）／３１３］２．２１｝ （３０）

利用 Ｅｘｃｅｌ，将由该数据得到的正态分布
式（２２）和威布尔分布式（３０）的可靠度在图 ２中
做一个比较。

但从图２中很难回答哪一个分布的可靠度估
计更好一些。为此考虑到可靠度估计值

［８９］
（也

可参考文献［１］）：

Ｐ^＝１－ｉ／（ｎ＋１） （３１）
式中：ｉ为数据（观测值）由小到大排列的序数；ｎ
为数据的个数。

Ｐ^与数据是什么分布无关，因此可比较两者
分布与这“理想”的可靠度的相关性即相关系数

图 ２　正态和威布尔分布可靠度比较（例 １）

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｏｒｍａｌａｎｄＷｅｉｂｕｌｌ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ（Ｅｘａｍｐｌｅ１）
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的大小来判断哪一种分布更好。通过图 ２可得
到，正态和威布尔分布与理想可靠度的相关系数

分别为０．９９６７５和０．９９９２７。由此可见，两者与
理想可靠度的相关系数都非常接近 １，而威布尔
分布仅仅大了０．００２５２，故从这个意义上可以说
正态分布是威布尔分布的一阶近似。

不过仍然可从另外一个角度来看正态分布是

否被满足，即卡方检验，但此法相当麻烦，可参考

文献［１］。
例 ２　利用文献［１］表 １２３中的数据绘制

表２。
表 ２　１００个试件在同一应力条件下疲劳寿命数据

Ｔａｂｌｅ２　Ｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｄａｔａｏｆ１００ｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

ｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅｓｔｒｅｓｓｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

疲劳寿命／（１０５ｃｙｃｌｅ）

３．０８ ３．２６ ３．３２ ３．４８ ３．４９ ３．５６ ３．６９ ３．７ ３．７８ ３．７９

３．８ ３．８７ ３．９５ ４．０７ ４．０８ ４．１ ４．１２ ４．２ ４．２４ ４．２５

４．２８ ４．３１ ４．３１ ４．３６ ４．５４ ４．５８ ４．６ ４．６２４．６３ ４．６５

４．６７ ４．６７ ４．７２ ４．７３ ４．７５ ４．７７ ４．８ ４．８２４．８４ ４．９

４．９２ ４．９３ ４．９５ ４．９６ ４．９８ ４．９９ ５．０２ ５．０３５．０６ ５．０８

５．０６ ５．１ ５．１２ ５．１５ ５．１８ ５．２ ５．２２ ５．３８５．４１ ５．４６

５．４７ ５．５３ ５．５６ ５．６ ５．６１ ５．６３ ５．６４ ５．６５５．６８ ５．６９

５．７３ ５．８２ ５．８６ ５．９１ ５．９４ ５．９５ ５．９９ ６．０４６．０８ ６．１３

６．１６ ６．１９ ６．２１ ６．２６ ６．３２ ６．３３ ６．３６ ６．４１６．４６ ６．８１

７７．３５ ７．８２ ７．８８ ７．９６ ８．３１ ８．４５ ８．４７ ８．７９９．８７

均值 Ｎ～ａｖ＝５．３１５
标准差 ｓ＝１．２８９

中值 Ｎｍ ＝５．０７

　　对于例２，仍然可和例１一样画出正态分布和
威布尔分布的可靠度拟合图，以及给出两者对于理

想可靠度的决定系数
［６］
。不过，因为数据较多，采

用 Ｅｘｃｅｌ很困难，但用 Ｐｙｔｈｏｎ处理较容易。Ｐｙｔｈｏｎ
代码运行结果为：Ｎａｖ ＝５．３１５，ｓ＝１．２８９，Ｎｍ ＝
５．０７，Ｃｓ＝１．０２１，ｋ（对分次数）＝２０，Ｅ（精度）＝１×

１０－７，ｂ＝１．５２６，Ｎ０＝３．３９，Ｎａ＝５．５３（１０
２ｃｙｃｌｅ）。

验算：Ｎａｖ１＝５．３１５，ｓ＝１．２８９，Ｎｍ１＝５．０７，
正态分布与理想可靠度的决定系数为 ０．９７９１４，威
布尔分布与理想可靠度的决定系数为 ０．９８８４４。

在此要注意这里用的是决定系数
［１０］
而不是

相关系数来区分拟合水平，主要是因为图 ３的横
坐标变成了疲劳寿命，这样其与可靠度的关系不

再是线性关系。计算结果表明，威布尔分布的决

定系数仍然比正态分布大，尽管不是大很多。最

重要的是，这些数据是偏态的，用正态分布已经

不能很好描述。而威布尔分布恰恰弥补了这个

不足，如图 ３所示。不过，也必须指出用这个解
析法来求威布尔分布的 ３个参数并非没有瑕

图 ３　正态和威布尔分布可靠度比较（例 ２）

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎＮｏｒｍａｌａｎｄ

Ｗｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（Ｅｘａｍｐｌｅ２）

疵。例如，经过计算，若这些数据满足威布尔分

布，那么安全寿命是 ３．３９，但开始 ３个数据是小
于这个值的，则计算过程没有问题，很可能是因

为这个方法先将形状参数 ｂ找出来后再计算 Ｎ０
和 Ｎａ，就无法保证 Ｎ０一定会小于输入的数据的
最小值。故需要对威布尔分布参数算法做进一

步的研究。

４　高镇同法

第３节指出计算威布尔分布的解析算法还存
在一些问题，如计算出来的安全寿命比实际的数

据还要大，说明了这个算法是不自?的。这里存

在２种可能性：一是这些数据并不那么符合威布
尔分布；二是上述计算威布尔参数的算法还存在

问题，即用样本估计的均值和方差值来代替总体

相应的均值和方差存在较大误差。为此，可从另

外一个角度来计算这些参数，如用最小二乘法。

为简单，从二参数的威布尔分布开始，由式（９ｃ）
可有

Ｐ＝１－Ｆ（ｘｐ／λ）＝ｅｘｐ［－（ｘｐ／λ）
ｂ
］ （３２）

其估计值可利用式（３１），式（３２）在取二次自然对
数后可得

ｌｎ（ｌｎ（１／ｐｉ））＝ｂｌｎｘｉ－ｂｌｎλ （３３）
式中：ｐｉ＝１－ｉ／（ｎ＋１）。

再设：

Ｙｉ＝ｌｎ（ｌｎ（１／ｐｉ））

Ｘｉ＝ｌｎ（ｘｉ
{

）
（３４）

Ｙｉ＝ｂＸｉ＋ｄ （３５）
式中：

ｄ＝－ｂｌｎλ
λ＝ｅｘｐ（－ｄ／ｂ{ ）

（３６）

于是，可通过最小二乘法来求出 ｂ、ｄ及 λ。
但问题并非那么简单，因为用二参数威布尔分布

的前提是设位置参数或安全寿命 ｘ０＝０。在实际

８２０２
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　第 １０期 徐家进：疲劳统计学智能化中的高镇同法

情况下，ｘ０≠０，而且恰恰是因为这个 ｘ０≠０才显
示出威布尔分布的优越性。事实上，系数 ｂ和 λ
及相应的相关系数 ｒ都是 ｘ０的函数，可通过解析
法来求出使得相关系数 ｒ的极大值，但这种方法
推导较麻烦，容易出错。用 Ｐｙｔｈｏｎ在 ０≤ｘ０＜ｘｍｉｎ
区间中（这里的 ｘｍｉｎ就取给定数据的最小值）可直
接将 ｒ关于 ｘ０的图画出来，如图 ４所示。然后用
Ｐｙｔｈｏｎ智能地将相关系数最大的 ｒ的 ｘ０找出来。
理论上分为两步，但在实际编的代码中是一气呵

成的，即以 ｘ０为变量，找出 ｒ的极大值同时将 ｂ和
λ确定，这就是高镇同法。具体表述如下：

１）输入原始数据，若原始数据没有排好序，
则先排序。

２）利用Ｐｙｔｈｏｎ中的ｓｃｉｐｙ可直接通过以给定
精度的间隔来遍历 ｘ０的可能值区间［０，ｘｍｉｎ］，以
求出使得相关系数最大的 ｘ０，即 ｘ０ｍａｘ。

３）注意到，在 ｓｃｉｐｙ中计算相关系数时，事实
上是先求出最小二乘法中直线方程的相应系数 ｂ
和 ｄ，推出 λ＝ｅｘｐ（－ｄ／ｂ）。因此一旦定出了
ｘ０ｍａｘ，则威布尔分布相应的参数 ｂ与 λ也就同时
得到了。

图 ４　安全寿命与相关系数的关系（例 ３）

Ｆｉｇ．４　Ｓａｆｅｔｙｌｉｆｅｖｅｒｓｕｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ（Ｅｘａｍｐｌｅ３）

例３　现利用例１的数据在 Ｐｙｔｈｏｎ代码上进
行试算，可得到如下结果：Ｎ＝｛３５０，３８０，４００，
４３０，４５０，４７０，４８０，５００，５２０，５４０，５５０，５７０，
６００，６１０，６３０，６５０，６７０，７３０，７７０，８４０｝，Ｎａｖ＝
５５７．０，ｓ＝１３２．１５２，Ｎｍ ＝５４５．０，Ｃｓ＝０．４０８，ｒ＝
０．９９９２１８，ｂｍ ＝２．０４０，λ＝３２０．９８，Ｎ０ ＝２７６．６０，
Ｃｓ＝０．６０５，Ｎａｖ１＝５６０．９７，ｓ＝１４６．０４，Ｎｍ１＝５４４．７９，
解析法威布尔分布与理想可靠度的相关系数为

０．９９９２０，高镇同法威布尔分布与理想可靠度的相
关系数为 ０．９９９２２。

例４　高镇同法与解析法最大不同是 ｂ值不
同（前者 ｂ＝２．２１，这里 ｂ＝２．０４０，相差 ８％），从
而标准差ｓ不同（１３２ｖｓ１４６，相差１０％）。但相关
系数 ｒ（０．９９９２０ｖｓ０．９９９２２）只有 １０－５，在这个

意义上两者并没有什么大的差别。因解析法对

例２的解是不自?的，对 Ｐｙｔｈｏｎ的代码稍加修改
可得如下结果：Ｎａｖ＝５．３２，ｓ＝１．２９，Ｎｍ ＝５．０７，
ｋｍ ＝２７８０，ｒ＝０．９９３７６３，ｂｍ ＝２．１４７，λ＝２．８７，
Ｎ０＝２．７８０，Ｎａｖ１＝５．３２；ｓ１＝１．２５，Ｎｍ１＝５．２０，
正态分布与理想可靠度的决定系数为０．９７９１１，威
布尔分布与理想可靠度的决定系数为 ０．９８９０３。

图５形象地给出了例４中的数据如何使用高
镇同法。先求出相关系数和安全寿命 Ｎ０的关系
曲线，再找出使得相关系数最大的安全寿命。

图 ５　安全寿命与相关系数的关系（例 ４）

Ｆｉｇ．５　Ｓａｆｅｔｙｌｉｆｅｖｅｒｓｕｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ（Ｅｘａｍｐｌｅ４）

由此可见，高镇同法的结果与前面的解析法

明显不同，即不存在超过安全寿命 Ｎ０的原始数
据。几个参数都较符合，即使是标准差也只有

３％的误差，且高镇同法得到的相关系数明显大于
解析法。在此意义上，可认为高镇同法是优于解

析法的。

例５　值得注意的是，高镇同法与文献［１１］
中提出的“确定威布尔分布三参数相关系数优化

法”还是有所不同的，主要体现在：文献［１１］中的
数学推导较麻烦，相应的代码也会较复杂，仍然没

有充分发挥出利用计算机智能的优势。将文

献［１１］中表３的数据放入同样的 Ｐｙｔｈｏｎ代码即
得如下结果：Ｎ＝｛３２５，３７６．３，３８７．３，４４７．５，
４５６．３，５２４．３，５７４．４，６３５．１｝，Ｎａｖ＝４６５．７７，ｓ＝

１０５．７６３，Ｎｍ ＝４５１．９，Ｃｓ＝０．３０２，ｒ＝０．９９２９７６，
ｂｍ ＝１．７４７，λ＝２５０．００，Ｎ０＝２５１．８４，Ｃｓ＝０．８２３，
Ｎａｖ１＝４７４．５２，ｓ１＝１３１．５１，Ｎｍ１＝４５４．５４。

图６给出了例５如何使用高镇同法（参照文献
［１１］中的表３数据绘制图６）。而得到的结果与文
献［１１］中的结果几乎一样，但要注意在文献［１１］
中得到的相关系数是负的，而这里是正的，主要是

因为在文献［１１］中设 Ｙ＝－ｌｎ［ｌｎ（１／ｐ）］。
由此可见，本文方法相对简单，容易掌握，不

会出现矛盾的结果。这表明高镇同法具有相当的

优越性，值得推广。

９２０２
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图 ６　安全寿命与相关系数的关系（文献［１１］中的表 ３）

Ｆｉｇ．６　Ｓａｆｅｔｙｌｉｆｅｖｅｒｓｕｓｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

（Ｔａｂｌｅ３ｏｆＲｅｆ．［１１］）

５　高镇同法的应用

高镇同法对于拟合三参数疲劳性能曲线也是

可以应用的。因为这与求威布尔分布的三参数在

数学上是没有区别的。即用相关系数最大化来定

出位置的同时，再由最小二乘法求另２个参数，即
可智能化地同时得到３个参数。

例６　文献［７］中给出了一个三参数幂函数
表达式：

（Ｓｍａｘ－Ｓ０）
ｍＮ ＝Ｃ （３７）

式中：Ｓ０、ｍ和 Ｃ为材料常数；Ｓｍａｘ为最大应力。
文献［７］虽然也是用最小二乘法，利用相关

系数最大化来求出 Ｓ０，再去求另外 ２个参数，但
较麻烦。现介绍高镇同法如何用应在例６中。设
Ｓ０为已知，在式（３７）两边取１０为底的对数：
ｍｌｇ（Ｓｍａｘ－Ｓ０）＋ｌｇＮ＝ｌｇＣ （３８）

再设：Ｙ＝ｌｇ（Ｓｍａｘ－Ｓ０），Ｘ＝ｌｇＮ。
ｂ＝－１／ｍ
ｄ＝ｌｇ{ Ｃ／ｍ

（３９）

即可得

Ｙ＝ｂＸ＋ｄ （４０）
按照高镇同法，可将 Ｓ０根据需要而定的精度

遍历区间［０，Ｓｍａｘ］，以求出使得相关系数最大的
Ｓ０，同时得出相应的 ｂ和 ｄ，再由式（３９）定出 ｍ和
Ｃ。结果与文献［７］几乎相同。以文献［７］第 １１
章例４中的数据为例，绘制表３。
　　其 Ｐｙｔｈｏｎ代码与高镇同法类似（要注意此
时相 关 系 数 是 负 的），可 得 如 下 结 果：ｋｍ ＝
２７０８９，ｒ＝ －０．９９９１４，Ｓ０ ＝２７０．８９，ｍ ＝

２．１４６，Ｃ＝９．５９９４×１０６。
由图７可知，高镇同法得到的曲线与实际值

拟合得很好。图中：Ｓ０＝２７０．８９，ｍ＝２．１４６４，Ｃ＝

９．５９９×１０６，ｒ＝－０．９９９１４。其结果和文献［７］
的结果：ｒ＝－０．９９９１，Ｓ０＝２７０．８９，ｍ＝２．１４２５，

Ｃ＝９．４４４５×１０６，除了 Ｃ相差比较大一点（不超
过１．７％），其他参数的相对误差都不到 １０－３。但
用高镇同法计算较方便。

表 ３　例 ６的一组数据

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｘａｍｐｌｅ６ａｓｅｔｏｆｄａｔａ

组号 Ｓｍａｘ／ＭＰａ ｌｇＮ

１ ３８０ ２．５９３３

２ ３５３．６ ２．８９７６

３ ３２６．４ ３．２２０１

４ ２９９．２ ３．８６７１

图 ７　ＳＮ拟合曲线

Ｆｉｇ．７　ＳＮｃｕｒｖｅｆｉｔｉｎｇ

　　例７　以文献［７］中第１１章例 ５中的数据为
例，绘制表４。

表 ４　例 ７的一组数据

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｘａｍｐｌｅ７ａｓｅｔｏｆｄａｔａ

组号 ａ／ｍｍ Ｎ／ｈ

１ ０．４９７８ ４８００

２ ０．６４２ ５２００

３ ０．６６５５ ５６００

４ ０．７９７６ ６０００

５ ０．９３２２ ６４００

６ １．０９９８ ６８００

７ １．２９２９ ７２００

　　表４中数据服从如下经验公式：
Ｎ＝Ｃ（ａ－ａ０）

ｍ
（４１）

式中：ａ为试件出现裂缝的长度；Ｃ、ｍ、ａ０（也称为
初始裂缝长度）都是与材料有关的常数。

很明显，式（４１）与式（３７）是不一样的，物理
意义更加不同。取对数后：

ｌｇＮ＝ｌｇＣ＋ｍｌｇ（ａ－ａ０）

ｌｇ（ａ－ａ０）＝（１／ｍ）ｌｇＮ－（ｌｇＣ）／ｍ{
Ｙ＝ｂＸ＋ｄ

（４２）

式中：Ｙ＝ｌｇ（ａ－ａ０），Ｘ＝ｌｇＮ。
ｂ＝１／ｍ
ｄ＝－（ｌｇＣ）{ ／ｍ

（４３）

同样用高镇同法，以视需要而定的精度使 ａ０

０３０２
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遍历区间［０，ａｍｉｎ］，可求出使得相关系数 ｒ最大的
ａ０。再根据式（４３）定出 Ｃ和 ｍ。将 Ｐｙｔｈｏｎ的代
码做出适当的修改可得如下结果：ｒ＝０．９９２０３，
ａ０＝０．１７３，ｍ＝０．３４３，Ｃ＝６．９８９６×１０

３
。

图８表明，由高镇同法计算出来的结果与实
际值拟合相当好。图中：ａ０＝０．１７３，ｍ＝０．３４３１０，

Ｃ＝６．９８９６×１０３，ｒ＝０．９９２０３。其结果与文
献［７］的结果：ｒ＝０．９９２０，ａ０ ＝０．１７６，ｍ＝
０．３３６５，Ｃ＝６９７６相差非常小。就相关系数而
言，其差别可以忽略不计，如果仅从图形上看，两

者也难以得出有多大差别。而对于其他系数，相

对误差都不超过２％。即相关系数１０－４的差异可
能会引起拟合曲线各参数的差异扩大上百倍。这

个结论也符合三参数威布尔分布，与取对数后的

线性化是有关的。

图 ８　ａＮ拟合曲线

Ｆｉｇ．８　ａＮｃｕｒｖｅｆｉｔｔｉｎｇ

最后，要对高镇同法的由来再做一个简要的

说明。①高镇同法的基础严格来讲应该是最优拟
合，最小二乘法只是其特例。在文献［１１］中已给
出了一些很好的例子。②在文献［１１］的基础上，
不少学者

［１２１５］
都做了不少改进工作，取得了一定

的成绩，特别是回看文献［１５］离高镇同法只有一
步之遥，很可惜没有再深入下去。③为了解决解
析法出现的不自?问题，不通过直接求相关系数

极大值，而是利用 ｓｃｉｐｙ这个软件库将所有可能的
相关系数求出来之后通过排序将最大值求出来，

同时也将相应的威布尔参数求了出来。且从数学

角度看此法对于负的相关系数也是同样适用的，

很快就能推广到三参数疲劳性能曲线的拟合中

使用。

６　结　论

１）威布尔分布是一种全态分布，比正态分布
更具有一般性，可以相信在大数据时代将发挥出

更大的作用。特别是应用到疲劳统计学中具有

１００％可靠度的安全寿命，简称为安全寿命这个参

数，其涉及可靠性的实际应用领域中具有重大

意义。

２）将疲劳统计学智能化的一个重要切入点
是将估计威布尔分布三参数智能化。威布尔分布

的数学形式虽然比较复杂，但完全可用像高镇同

法（充分利用 Ｐｙｔｈｏｎ的特点而创造出来的一种新
算法）智能化地克服图解法和解析法的弱点，很

方便地解决威布尔分布三参数的计算问题，不仅

如此，同时可解决广义三参数疲劳性能曲线的拟

合问题。

３）疲劳统计学智能化不仅是实际应用中必
不可少的一个工具，在理论研究中也是功不可没。

例如，如何确定威布尔分布的无偏性和对称性，若

没有计算机智能的帮助其计算复杂性也是令人却

步的。

４）本文提倡的疲劳统计学中的智能化主要
是指：①不再需要各种各样的有关统计函数值的
表，都可通过计算机得到；②所有的数据处理和图
表都可由计算机自动完成；③只要给出（疲劳寿
命）样本数据通过计算机就可判断该数据的总体

服从的最佳分布（正态分布或威布尔分布），并同

时给出该分布的参数。特别是高镇同法可使得威

布尔分布的应用更加方便，对于其普及具有重大

意义。

当然上面说的智能化还是处于初级阶段，这

里有两层意思：一是疲劳统计学的智能化水平本

身还不够高，二是使用的人还不够广泛，尽管

Ｐｙｔｈｏｎ已经非常容易学习和使用。随着计算机在
疲劳统计学中的使用越益广泛和深入，可以相信

达到比较成熟的智能化阶段并非遥不可及。

　　致谢　感谢力中国际融资租赁有限公司万伟
浩先生对于本文及有关研究工作的支持。
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ＧＡＯＺＴ，ＸＩＯＮＧＪＪ．Ｆａｔｉｇｕｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｂｅｉｈａｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０００：８６，３１５３１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］茆诗松，王静龙，濮晓龙．高等数理统计［Ｍ］．２版．北京：高

等教育出版社，２００６：３１３２．

ＭＡＯＳＳ，ＷＡＮＧＪＬ，ＰＵＸＬ．Ａｄｖａｎｃｅｄｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｓｔａｔｉｓ

ｔｉｃｓ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＨｉｇｈｅｒＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２００６：３１３２

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＨＯＧＧＲＶ，ＭＣＫＥＡＮＪＷ，ＣＲＡＩＡＴ．数理统计导论［Ｍ］．

７版．北京：机械工业出版社，２０１５：１７４１７５．

ＨＯＧＧＲＶ，ＭＣＫＥＡＮＪＷ，ＣＲＡＩＧＡＴ．Ｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｔｏｍａｔｈ

ｅｍａｔｉｃａｌｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ［Ｍ］．７ｔｈｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＭａｃｈｉｎｅｒｙＩｎｄｕｓｔｒｙ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：１７４１７５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ＴＲＩＶＥＤＩＫＳ．计算机应用与可靠性工程中的概率统计

［Ｍ］．２版．北京：电子工业出版社，２０１５：６０１６０２．

ＴＲＩＶＥＤＩＫＳ．Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｗｉｔｈｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，ｑｕｅｕ

ｉｎｇ，ａｎｄｃｏｍｐｕｔｅｒｓｃｉｅｎｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１５：６０１６０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］傅惠民，高镇同．确定威布尔分布三参数的相关系数优化

法［Ｊ］．航空学报，１９９０，１１（７）：３２３３２７．

ＦＵＨＭ，ＧＡＯＺＴ．Ａｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆ

ｆｉｃｉｅｎｔｆｏｒｄｅｔｅｒｍｉｎｉｎｇａｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃＳｉｎｉｃａ，１９９０，１１（７）：

３２３３２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］吴立言，刘更，王步瀛．可靠性分析的三参数法［Ｊ］．航空学

报，１９９５，１６（３）：３７６３８０．

ＷＵＬＹ，ＬＩＵＧ，ＷＡＮＧＢＹ．Ｔｈｒｅｅｍｏｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒｅｌｉａ

ｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃＳｉｎｉｃａ，１９９５，

１６（３）：３７６３８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］胡恩平，罗兴柏，刘国庆．三参数 Ｗｅｉｂｕｌｌ分布几种常用的

参数估计方法［Ｊ］．沈阳工业学院学报，２０００，１９（３）：８９９３．

ＨＵＥＰ，ＬＵＯＸＢ，ＬＩＵＧＱ．Ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒ

ｔｈｅｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈｅｎ

ｙａｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０００，１９（３）：８９９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］徐远龙，徐人平．产品寿命分布分析和可靠度估计［Ｊ］．机

电产品开发与创新，２００７，２０（６）：７４７６．

ＸＵＹＬ，ＸＵＲＰ．Ｌｉｆｅｔｉｍｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ

ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ＆ＩｎｎｏｖａｔｉｏｎｏｆＭａ

ｃｈｉｎｅｒｙ＆ ＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＰｒｏｄｕｃｔｓ，２００７，２０（６）：７４７６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］赵冰锋，吴素君．三参数威布尔分布参数估计方法［Ｊ］．金

属热处理，２００７，３２：４４３４４６．

ＺＨＡＯＢＦ，ＷＵＳＪ．Ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ３ｐａｒａｍｅ

ｔｅｒＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭｅｔａｌＨｅａｔＴｒｅａｔｍｅｎｔ，２００７，３２：

４４３４４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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书书书

　第 １０期 徐家进：疲劳统计学智能化中的高镇同法

ＧａｏＺｈｅｎｔｏｎｇｍｅｔｈｏｄｉｎｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｉｎｆａｔｉｇｕｅ
ＸＵＪｉａｊｉｎ

（Ｌ＆ＺＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＬｅａｓｉｎｇＣｏ．Ｌｔｄ．，Ｇｕａｎｇｚｈｏｕ５１０６２０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｌａｙｓａｖｅｒｙｉｍｐｏｒｔａｎｔｒｏｌｅｉｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｉｎｆａｔｉｇｕｅ，ｂｕｔｔｈｅＷｅｉｂｕｌｌ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｓｍｏｒｅｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄｉｎｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｆｏｒｍ．Ｔｈｅｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｃａｎｂｅｅｓ
ｔｉｍａｔｅｄｔｈｒｏｕｇｈｓａｍｐｌｅｄａｔａ．Ｏｎｅｉｓｔｈｅ“Ｗｅｉｂｕｌｌｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｐａｐｅｒ”，ｂｕｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｉｎｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔｔｏｕｓｅ
ａｎｄｔｈｅｅｒｒｏｒｉｓｒｅｌａｔｉｖｅｌｙｌａｒｇｅ．Ｔｈｅｏｔｈｅｒｉｓｔｈｅ“ａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ”．Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｔｈｒｅｅｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｔｒａｎ
ｓｃｅｎｄｅｎｔａｌｅｑｕａｔｉｏｎｓ，ａｌｔｈｏｕｇｈｉｔｃａｎｂｅｓｏｌｖｅｄｂｙａｃｏｍｐｕｔｅｒ，ｔｈｅｒｅｉｓｓｔｉｌｌｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆ“ｉｎｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ”．
Ｔｏｔｈｉｓｅｎｄ，ａｎｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｓｏｌｕｔｉｏｎ—ＧａｏＺｈｅｎｔｏｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｆｕｌｌｕｓｅｏｆｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒ
ｉｓｔｉｃｓｏｆＰｙｔｈｏｎａｎｄｃａｎｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔｌｙｇｉｖｅｔｈｅｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｔｈｅｓａｍｅｔｉｍｅ．Ｔｈｉｓ
ｌａｙｓａｓｏｌｉｄｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｒｅｓｅａｒｃｈ，ｐｒａｃｔｉｃａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎａｎｄｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｉｚａｔｉｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｉｎｆａ
ｔｉｇｕｅｏｆＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒＷｅｉｂｕｌｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ；ｓａｆｅｌｉｆｅ；Ｐｙｔｈｏｎ；ＧａｏＺｈｅｎｔｏｎｇｍｅｔｈｏｄ；ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ
ｆａｔｉｇｕｅｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１１２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１２０４０９：０５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１２０３．１７３０．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｕｊｉａｊｉｎ６６６＠１６３．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７２４；录用日期：２０２１０１０８；网络出版时间：２０２１０２１８０８：５６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０２１５．１２０１．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：中国科学院战略性先导科技专项 （ＸＤＡ１７０１０１０５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｙｕｎｑｉｎｇ００＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：程胡华，李娟，肖云清，等．风偏差对火箭最大气动载荷精度的影响［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：２０３４
２０４２．ＣＨＥＮＧＨＨ，ＬＩＪ，ＸＩＡＯＹＱ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｉｎｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｎｒｏｃｋｅｔｍａｘｉｍｕｍａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄａｃｃｕｒａｃｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ
ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：２０３４２０４２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３５８

风偏差对火箭最大气动载荷精度的影响

程胡华１，李娟２，肖云清３，４，，沈洪标５，赵亮６

（１．中国人民解放军６３７２９部队，太原 ０３００２７；　２．中国人民解放军６１７４１部队，北京 １０００９４；

３．中国气象局 旱区特色农业气象灾害监测预警与风险管理重点实验室，银川 ７５００１３；

４．银川市气象局，银川 ７５００１１；　５．中国人民解放军３２０１８部队，北京 １０００９４；

６．中国科学院大气物理研究所 大气科学和地球流体力学数值模拟国家重点实验室，北京 １０００２９）

　　摘　　　要：高空风的预报精度对运载火箭的飞行安全有重要影响，主要表现在对运载
火箭飞行中的最大气动载荷的精度影响。以某地区实况风为基准，分析了高空风预报值产生

的风偏差对火箭最大气动载荷参数精度的影响。结果表明：最大气动载荷预报值的精度随高

空风预报时效延长而降低，其相对误差从第１天的５．６８％增长到第１１天的２６．４９％；且最大
气动载荷预报值精度与季节有关，该预报精度在秋季最高，春季最低。研究结果在火箭发射的

飞行保障及安全决策方面具有参考价值。

关　键　词：运载火箭；风偏差；最大气动载荷预报值；精度特征；季节
中图分类号：Ｖ４１１．８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０３４０９

　　近年来，中国在航天领域取得一系列丰硕成
果，运载火箭作为航天技术领域里的核心之一，在

发射之前，除需要考虑运载火箭本身是否满足条

件外，还需考虑气象环境的影响。例如，运载火箭

在高空飞行时，会受到较大的高空风载作用，轻则

影响火箭发射的精度，重则导致箭体弯曲折断，造

成飞行失败。因此，在火箭设计、研制、发射和飞

行阶段，发射场的高空风资料具有非常重要的

价值
［１５］
。

为避免高空风对运载火箭飞行的不利影响，

在火箭发射前，需为运载火箭提供发射场未来几

天的高空风预报值（简称预报风）。目前，主要利

用 ＧＲＡＰＥＳ＿ＧＦＳ、欧洲细网格等数值天气预报模
式的预报风资料，计算得到未来几天内运载火箭

的最大气动载荷（ｑαｍａｘ）预报值。由于数值天气
预报模式是在给定初值和边值条件下，通过数值

积分计算，求解描写天气演变过程的流体力学和

热力学方程组，并对未来做出定量和客观的预

报
［６］
，一方面，初始场观测资料的不确定性、背景

信息的不确定性及资料同化过程中产生的偏差会

造成初值误差
［７８］
，另一方面，大气本身是一个非

常复杂的系统，具有混沌特性
［９１１］
，大气运动的耗

散性及大气与不同下垫面之间的多尺度相互作用

使模式的物理过程、动力框架和参数化方案对真

实大气的描述不可避免地存在偏差，从而造成模

式误差。在初值误差和模式误差共同作用下，导

致数值天气预报模式的预报能力随预报日数延长

而降低
［１２１６］

。荀学义等
［１５］
对内蒙古主要天气系

统的预报性能检验时，发现随着预报日数的增加，

数值天气预报模式预报能力会下降，特别是 ６０ｈ
以后，预报准确率明显下降。

因此，预报风与实况风（探空气球资料）之间

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjPh3dvHa5plh-JYuNx08ZcXZfjKpMzIXebSSPjHqYkKFy-zFZaT7QC3BOwHr7aXZ3BkQ33Y0uuWQkTL0-FeMUcCeI9fgRWrdrd0OEIkspNnQw==&uniplatform=NZKPT
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常存在差异，且该差异特征与预报日数紧密相关，

导致利用预报风得到运载火箭的最大气动载荷预

报值存在误差，且误差值与预报日数有关，实践表

明，最 大 气 动 载 荷 预 报 值 误 差 甚 至 会 超 过

１０００Ｐａ·ｒａｄ。经分析，产生这种误差的原因主
要有２个方面：①预报风与实况风之间，相同高度
层的纬向风、经向风均存在误差，且误差大小与预

报日数有关；②相对于实况风垂直分辨率，预报风
的垂直分辨率偏低，可能漏掉大风速区，进一步导

致最大气动载荷预报值误差偏大。本文将实况风

插值到预报风气压层，研究相同垂直分辨率情况

下，预报风产生的风偏差对最大气动载荷预报值

精度的影响。通过研究预报风在不同预报日数、

不同季节对运载火箭最大气动载荷预报值精度的

影响，有利于后期采取有针对性的合理订正，进一

步提高运载火箭飞行前的大气环境保障能力。

１　资料和处理方法

１．１　资　料
本文所用资料为 ２０１７年 ８月 １日—２０１９年

７月３１日 ＧＲＡＰＥＳ＿ＧＦＳ数值天气预报模式的预
报风和探空气球资料的实况风。实况风为每日

０８：００（北京时间），在高度 ０～１０ｋｍ、１０～２０ｋｍ
范围内，间隔分别为０．２０ｋｍ、０．５０ｋｍ；数值天气
预报模式的预报风为：每日 ０８：００起报（北京时
间），得到预报日数 １１天内的预报风，该预报风
的水平分辨率为０．２５°×０．２５°，垂直层数为１１层
（分别为 １０００，９５０，９２５，８５０，７００，６００，５００，４００，
３００，２００，１００ｈＰａ（１ｈＰａ＝１００Ｐａ））。
１．２　处理方法

１）预报风的水平分辨率为０．２５°×０．２５°，为
与实况风进行直接比较，采用双线性插值方法，将

预报风的规则网格点数据插值到实况风资料所在

位置。

２）在垂直方向上，预报风资料为气压层，而
实况风资料为高度层，故对预报风与实况风进行

比较之前，先确保是相同高度层的气象要素，通过

３次样条插值方法将实况风插值到模式气压层。
以实况风及其计算得到的最大气动载荷实况

值为基准，通过计算预报风及其最大气动载荷预

报值与实况资料之间的偏差、绝对差、相关系数、

相对误差和偏差占有率，反映预报风及其最大气

动载荷预报值的精度，其相应的计算公式如下：

[Ｄ＝ ∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－ｙｉ ]） ｎ （１）

[Ａ＝ ∑
ｎ

ｉ＝１
ｘｉ－ｙ ]ｉ ｎ （２）

Ｃ＝
∑
ｎ

ｉ＝
[

１
（ｘｉ－珋ｘ）·（ｙｉ－珋ｙ ]）

∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－珋ｘ）

２∑
ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－珋ｙ）槡

２

（３）

Ｒ＝１００∑
ｎ

ｉ＝１

ｘｉ－ｙｉ
ｙ( )
ｉ

（４）

式中：Ｄ为偏差；Ａ为绝对差；Ｃ为相关系数；Ｒ为
相对误差；ｎ为样本数；ｘ为预报风或最大气动载
荷预报值；ｙ为实况风或最大气动载荷实况值；

珋ｘ＝１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｘｉ；珋ｙ＝

１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｙｉ。

偏差占有率计算公式定义如下：

Ｏ＝

[１００∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－ｙｉ＜－Ｖ ]） ｎ

[１００∑
ｎ

ｉ＝１
（－Ｖ≤ ｘｉ－ｙｉ≤ Ｖ ]） ｎ

[１００∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－ｙｉ＞Ｖ ]）











 ｎ

（５）

式中：Ｏ为偏差占有率；Ｖ为选取的阈值；若 ｘｉ－ｙｉ＜
－Ｖ结果成立，则定义 ｘｉ－ｙｉ＜－Ｖ的值为１，否则
值为０；该定义同样适用于 －Ｖ≤ｘｉ－ｙｉ≤Ｖ和 ｘｉ－
ｙｉ＞Ｖ表达式。

反映高空风对运载火箭飞行影响参数的气动

载荷（ｑα）值表达式为：ｑα＝ｑ （α′）２＋（β′）槡
２
，

ｑ为动压头，α为总攻角，α′和 β′分别为攻角和侧
滑角。ｑα值反映了高空风对运载火箭飞行作用
下产生的气动载荷，关于气动载荷的推导过程，参

见文献［１］，在此不再赘述。

２　预报风精度

２．１　纬向风预报精度
预报风与实况风之间的纬向风差异特征如

图１所示。在预报日数 １１天内，纬向风偏差以负
值为主（见图１（ａ）），且随高度增加呈现增大、减
小趋势，高层（３００ｈＰａ以上）纬向风偏差明显大
于低层，图 １（ａ）中的纬向风偏差范围为 －２．４６
（第９天２００ｈＰａ）～０．２２ｍ／ｓ（第 １天 ８５０ｈＰａ），
平均值为 －０．６３ｍ／ｓ；与纬向风偏差变化特征不
同（见图 １（ａ）），纬向风绝对差随高度增加呈现
增大、减小变化趋势，随预报日数延长表现为一致

增大特征（见图 １（ｂ）），纬向风绝对差范围为
１．２７（第 １天 ８５０ｈＰａ）～１０．８７ｍ／ｓ（第 １１天
３００ｈＰａ），平均值为 ４．００ｍ／ｓ；整个高度层内的平
均纬向风偏差、绝对差随预报日数变化特征与季节

５３０２
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图 １　预报风与实况风之间的纬向风差异随预报

日数变化特征

Ｆｉｇ．１　Ｚｏｎａｌｗｉｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｆｏｒｅｃａｓｔｗｉｎｄａｎｄｒｅａｌ

ｗｉｎｄｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｆｏｒｅｃａｓｔｄａｙｓ

有关（见图１（ｃ）、（ｄ）），在预报日数 １１天内，春、
夏、秋、冬季的纬向风偏差均以负值为主，但它们之

间的 变 化 趋 势 及 大 小 存 在 较 明 显 差 异 （见

图１（ｃ）），其偏差值范围分别为 －０．９４（第９天）～
０．２１ｍ／ｓ（第１１天）、－１．０４（第１０天）～－０．２７ｍ／ｓ
（第１天）、－１．０８（第 ９天）～－０．１８ｍ／ｓ（第 １
天）、－１．５６（第６天）～－０．２２ｍ／ｓ（第 １天），对
应的平均值分别为 －０．４３ｍ／ｓ、－０．６１ｍ／ｓ、
－０．６２ｍ／ｓ、－０．９０ｍ／ｓ，从小到大依次分别为春
季、夏季、秋季、冬季；不同季节纬向风绝对差随预

报日数延长呈现线性增大趋势（图 １（ｄ）），其中，
春、夏、秋、冬季的纬向风绝对差范围分别为 １．６３
（第１天）～７．０４ｍ／ｓ（第１１天）、１．５７（第１天）～
５．６３ｍ／ｓ（第 １１天）、１．５９（第 １天）～６．８６ｍ／ｓ
（第１１天）、１．６１（第１天）～６．９１ｍ／ｓ（第１１天），
对应的平均值分别为４．３３ｍ／ｓ、３．６６ｍ／ｓ、３．９１ｍ／ｓ、
４．１２ｍ／ｓ，从小到大依次分别为夏季、秋季、冬季、
春季。

２．２　经向风预报精度
预报风与实况风之间的经向风差异特征如

图２所示。与纬向风偏差变化特征不同 （见
图１（ａ）），经向风偏差在预报日数第 １～７天、第
１１天内以正值为主，而第 ８～１０天内以负值为主
（见图 ２（ａ）），图 ２（ａ）中经向风偏差范围为
－０．５１（第 ９天 ３００ｈＰａ）～０．９１ｍ／ｓ（第 ６天
８５０ｈＰａ），平均值为０．１５ｍ／ｓ；类似纬向风绝对差
（见图１（ｂ）），经向风绝对差同样随预报日数延
长而增大，随高度增加呈现增大、减小变化趋势

（见图２（ｂ）），其绝对差值范围为 １．４２（第 １天
８５０ｈＰａ）～９．３４ｍ／ｓ（第 １１天 ３００ｈＰａ），平均值
为３．８７ｍ／ｓ；在整个高度范围内，经向风偏差、绝
对差随预报日数变化特征同样与季节有关（见

图２（ｃ）、（ｄ）），与纬向风偏差（图 １（ｃ））不同，
春、夏、冬季经向风偏差以正值为主，而秋季以负

值为主，春、夏、秋、冬季经向风偏差值范围分别为

－０．１５（第８天）～０．５２ｍ／ｓ（第５天）、０．０１（第
１０天）～０．５８ｍ／ｓ（第 ３天）、－１．００（第 ９天）～
０．２５ｍ／ｓ（第２天）、－０．１２（第 ２天）～０．５６ｍ／ｓ
（第 ８天），对应的平均值分别为 ０．３０ｍ／ｓ、
０．３２ｍ／ｓ、－０．１４ｍ／ｓ、０．１３ｍ／ｓ，从小到大依次分
别为冬季、秋季、春季、夏季；在图２（ｄ）中，春、夏、秋、
冬季经向风绝对差值范围分别为１．６５（第１天）～
６．６２ｍ／ｓ（第 １１天）、１．５６（第 １天）～５．９２ｍ／ｓ
（第１１天）、１．６４（第１天）～６．３０ｍ／ｓ（第１１天）、
１．６５（第１天）～６．６０ｍ／ｓ（第 １１天），对应的平均
值分别为４．１０ｍ／ｓ、３．７５ｍ／ｓ、３．８１ｍ／ｓ、３．８０ｍ／ｓ，
从小到大依次分别为夏季、冬季、秋季、春季。

６３０２
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图 ２　预报风与实况风之间的经向风差异随预报

日数变化特征

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｒｉｄｉｏｎａｌｗｉｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｆｏｒｅｃａｓｔｗｉｎｄａｎｄ

ｒｅａｌｗｉｎｄｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｆｏｒｅｃａｓｔｄａｙｓ

３　最大气动载荷预报值精度

在２０１７年８月 １日—２０１９年 ７月 ３１日，基
于预报风、实况风计算得到某型运载火箭的最大

气动载荷分别记为 ｑαＦｍａｘ、ｑα
Ｒ
ｍａｘ，则在预报日数 １１

天内，ｑαＦｍａｘ与 ｑα
Ｒ
ｍａｘ之间的偏差（以 ｑα

Ｒ
ｍａｘ为基准）、

绝对差、相对误差、相关系数变化特征如图 ３所
示。ｑαｍａｘ偏差均为负值，且随预报日数延长呈现
增大、减小趋势特征（见图 ３（ａ）），其偏差值范围
为 －１３５．１６（第 ９天）～－１．９６Ｐａ·ｒａｄ（第 １
天），平均值为 －７５．８５Ｐａ·ｒａｄ；ｑαｍａｘ绝对差随预
报日数延长呈现线性增大趋势特征（见图 ３（ｂ）），
其值范围为１０３．４８（第１天）～４８３．７３Ｐａ·ｒａｄ（第
１１天），平均值为 ２７８．２２Ｐａ·ｒａｄ；类似 ｑαｍａｘ绝对
差变化特征，ｑαｍａｘ相对误差随预报日数延长同样表
现为线性增大趋势特征（见图３（ｃ）），其值范围为
５．６８％（第１天）～２６．４９％（第 １１天），平均值为
１５．４３％；ｑαｍａｘ相关系数随预报日数延长呈现减小
趋势（见图３（ｄ）），其值范围为 ０．６３（第 １１天）～
０．９１（第２天），平均值为 ０．８２。因此，ｑαｍａｘ预报
值精度随预报日数延长而降低。

类似预报风，最大气动载荷预报值的偏差、绝

对差、相对误差、相关系数随预报日数变化同样与

季节有关（见图４）。从图４（ａ）可看出，春季和夏
季的 ｑαｍａｘ偏差较大、秋季和冬季的 ｑαｍａｘ偏差较
小，春、夏、秋、冬季的 ｑαｍａｘ偏差值范围分别为
－１９９．１７（第９天）～－３．３７Ｐａ·ｒａｄ（第 １天）、
－１１５．３１（第９天）～－１６．６０Ｐａ·ｒａｄ（第 １天）、
－１４６．７８（第 １０天）～１．５６Ｐａ·ｒａｄ（第 １天）、
－１１９．９６（第９天）～１３．０８Ｐａ·ｒａｄ（第１天），对应
的平均值分别为 －９０．９９Ｐａ·ｒａｄ、－８７．１１Ｐａ·ｒａｄ、
－６３．６６Ｐａ·ｒａｄ、－５９．０３Ｐａ·ｒａｄ，由小到大依
次分别为冬季、秋季、夏季、春季；不同季节的

ｑαｍａｘ绝对差随预报日数延长均表现线性增大趋
势（见图４（ｂ）），春、夏、秋、冬季的 ｑαｍａｘ绝对差值
范围分别为 １０６．８６（第 １天）～５１０．２８Ｐａ·ｒａｄ
（第１１天）、１０２．０７（第 １天）～４１７．７５Ｐａ·ｒａｄ
（第１１天）、９０．９２（第１天）～４７５．９９Ｐａ·ｒａｄ（第１１
天）、１１７．５９（第１天）～５４１．９２Ｐａ·ｒａｄ（第１１天），
平均值分别为 ３１１．３１Ｐａ·ｒａｄ、２５９．６５Ｐａ·ｒａｄ、
２５４．１８Ｐａ·ｒａｄ、２９１．３２Ｐａ·ｒａｄ，由小到大依次
分别为秋季、夏季、冬季、春季；类似绝对差，ｑαｍａｘ
相对误差随预报日数延长均表现为线性增大趋势

（见图 ４（ｃ）），其中，春季、夏季的 ｑαｍａｘ相对误差
在各个预报日数均大于相应的秋季和冬季，春、夏、
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图 ３　ｑαＦｍａｘ与 ｑα
Ｒ
ｍａｘ之间的差异随预报日数变化特征

Ｆｉｇ．３　ＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｑαＦｍａｘａｎｄｑα
Ｒ
ｍａｘｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｆｏｒｅｃａｓｔｄａｙｓ

图 ４　不同季节 ｑαＦｍａｘ与 ｑα
Ｒ
ｍａｘ之间的差异随预报日数变化特征

Ｆｉｇ．４　ＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｑαＦｍａｘａｎｄｑα
Ｒ
ｍａｘｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｓｏｎｓｖａｒｉｅｓｗｉｔｈｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｆｏｒｅｃａｓｔｄａｙｓ
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　第 １０期 程胡华，等：风偏差对火箭最大气动载荷精度的影响

秋、冬季的 ｑαｍａｘ相对误差范围分别为 ５．８２％（第
１天）～３０．５２％（第 １１天）、７．７４％（第 １天）～
２９．５７％（第１１天）、４．２６％（第１天）～２３．３２％（第
１１天）、４．８４％（第 １天）～２１．８２％（第 １１天），对
应的平均值分别为 １８．１３％、１８．８９％、１２．２８％、
１１．９６％，由小到大依次分别为冬季、秋季、春季、
夏季；不同季节的 ｑαｍａｘ相关系数随预报日数延长
的演变特征如图 ４（ｄ）所示，可看出，除冬季表现
为增大、减小变化趋势外，其他季节均为减小趋

势，其中，春、夏、秋、冬季节的 ｑαｍａｘ相关系数范围

分别为０．４９（第１１天）～０．９４（第１天）、０．６４（第
１１天）～０．９６（第 １天）、０．６０（第 １１天）～０．９７
（第１天）、０．５５（第１１天）～０．８５（第４天），对应
的平均值分别为 ０．７６、０．８３、０．８４、０．７４，由小到
大依次冬季、春季、夏季、秋季。通过对图 ４进行
综合判断，不同季节的最大气动载荷预报值精度均

随预报日数延长而降低，其中，秋季的最大气动载

荷预报值精度最高、夏季和冬季次之，春季最低。

在预报日数１１天内，ｑαｍａｘ偏差在不同区间内
占有率随预报日数变化特征如图５所示。从该图

图 ５　ｑαｍａｘ偏差在不同区间范围内的占有率随预报日数变化特征

Ｆｉｇ．５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｏｃｃｕｐａｎｃｙｒａｔｅｏｆｑαｍａｘｄｅｖｉａｔｉｏｎｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｖａｌｓｗｉｔｈｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｆｏｒｅｃａｓｔｄａｙｓ
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可看出，ｑαｍａｘ偏差在不同预报日数均存在正值、
负值，在相同区间范围，不同预报日数之间的占有

率大小存在差异，且不同区间范围在相同预报日

数之间的占有率同样存在明显差异，在（－∞，
－６００］Ｐａ·ｒａｄ区间，占有率随预报日数延长呈
现明显增大趋势（见图５（ａ）），值范围为 ０．３１％
（第１天）～１８．７６％（第 １１天），即第 １１天为第
１天的６０．５２倍；类似（－∞，－６００］Ｐａ·ｒａｄ区
间，占有率在（－６００，－４００］Ｐａ·ｒａｄ区间内随预
报日数延长呈现增大趋势，但占有率最大值不超

过１２％（见图 ５（ｂ）），其值范围为０．７８％（第 １
天）～１１．８０％（第 ８天），即第 ８天为第 １天的
１５．１３倍；与图５（ａ）、（ｂ）不同，占有率在（－４００，
－２００］Ｐａ·ｒａｄ区间内随预报日数延长表现为增
大、减小趋势（见图 ５（ｃ）），且占有率最大值超过
２０％，其值范围为４．８２％（第１天）～２０．３７％（第
６天），即第６天为第１天的４．２３倍；与图５（ａ）～
（ｃ）明显不同，在（－２００，０］Ｐａ·ｒａｄ区间，占有率
随预 报 日 数 延 长 呈 现 明 显 减 小 趋 势 （见

图５（ｄ）），且占有率最大值超过 ４５％，值范围为
１４．１１％（第１１天）～４５．２６％（第 １天），第 １天
为第１１天的３．２１倍；类似（－２００，０］Ｐａ·ｒａｄ区
间，占有率在（０，２００］Ｐａ·ｒａｄ区间随预报日数延
长同样呈现减小趋势，且占有率最大值超过 ４０％
（见图 ５（ｅ）），其值范围为 １１．７８％（第 １１天）～
４１．８４％（第１天），第 １天为第 １１天的 ３．５５倍；
在（２００，４００］Ｐａ·ｒａｄ区间，占有率随预报日数延
长的变化较小，且占有率最大值不超过 １２％（见
图５（ｆ）），其值范围为６．６９％（第１天）～１２．７１％
（第１１天），第１１天为第 １天的 １．９０倍；占有率
在（４００，６００］Ｐａ·ｒａｄ区间内随预报日数延长而增
大，但占有率最大值不超过１０％（见图５（ｇ）），其值
范围为 ０．３１％（第 １天）～９．４６％（第 １１天），第
１１天占有率为第 １天的 ３０．５２倍；类似（４００，
６００］Ｐａ·ｒａｄ区间，占有率在（６００，＋∞）Ｐａ·ｒａｄ
区间内同样随预报日数延长呈现增大趋势，但最

大值不超过１１％（见图 ５（ｈ）），且第 １天的占有
率为０，其值范围为 ０（第 １天）～１０．３９％（第
１１天）。在预报日数第 １～１１天内，ｑαｍａｘ偏差值
为负值的占有率分 别 为 ５１．１７％、６１．４９％、
６２．５２％、５９．０７％、６０．５６％、６２．６８％、６０．２５％、
５８．０７％、６１．１８％、６０．３１％、５５．６６％，即各个预报
日数的 ｑαｍａｘ偏差值均以负值为主。

４　结　论

利用预报风得到的最大气动载荷预报值精度

特征，未见相关研究，因此，若以最大气动载荷预

报值是否超过阈值作为判断火箭能否发射的依

据，会存在一定的决策风险；以 ２０１７年 ８月
１日—２０１９年７月３１日某地区实况风为基准，研
究预报风产生的风偏差对最大气动载荷预报值精

度特征影响，得到主要结论如下：

１）预报风精度随预报日数延长呈现降低趋
势特征，且不同季节的预报风精度存在一定差异。

２）最大气动载荷预报值精度随预报日数延
长而降低；其绝对差由第 １天的 １０３．４８Ｐａ·ｒａｄ
增大到第１１天的４８３．７３Ｐａ·ｒａｄ、相对误差由第
１天的５．６８％增长到第１１天的２６．４９％。

３）不同季节的最大气动载荷预报值精度均
随预报日数延长而降低，最大气动载荷预报值精

度在秋季最高、在夏季和冬季次之，在春季最低；

这可能与预报风精度在秋季较高，春季较低有关。

４）ｑαｍａｘ偏差在不同预报日数均存在正值、负
值，但以负值为主，这可能与预报风偏差以负值为

主有关；在预报日数第１～１１天内，ｑαｍａｘ的负偏差
占有率范围为５１．１７％（第 １天）～６２．６８％（第 ６
天）。

通过研究，有利于认清在相同垂直分辨率情

况下，预报风产生的风偏差对最大气动载荷预报

值精度影响及其随预报日数延长的变化特征，以

及最大气动载荷偏差在不同预报日数、不同区间

范围内分布特征，从而开展合理的订正，提前为运

载火箭飞行提供更加准确的最大气动载荷预报订

正值，有利于提高运载火箭飞行的保障能力。后

期通过提高预报风的预报精度，减少风偏差，进一

步提高最大气动载荷预报精度，是提高运载火箭

飞行保障能力的更好方法。
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［８］井立红，高婧，赵忠，等．数值预报模式在新疆塔城地区降水

预报中的检验［Ｊ］．干旱气象，２０１７，３５（１）：１３４１４１．

ＪＩＮＧＬＨ，ＧＡＯＪ，ＺＨＡＯＺ，ｅｔａｌ．Ｔｅｓｔａｎｄｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅａｎａｌｙ

ｓｉｓｏｎｐｒｅｃｉｐｉｔａｔｉｏｎｆｏｒｅｃａｓｔｂａｓｅｄｏｎｓｅｒｖｅｒａｌｎｕｍｅｒｉｃａｌｆｏｒｅｃａｓｔ

ｍｏｄｅｌｓｉｎＴａｃｈｅｎｇｏｆＸｉｎｊｉａｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｒｉｄＭｅｔｅｏｒｏｌｏ

ｇｙ，２０１７，３５（１）：１３４１４１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＬＯＲＥＮＺＥＮ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔａｂｉｌｉｔｙｏｆａ２８ｖａｒｉａｂｌｅａｔ

ｍｏｓｐｈｅｒｉｃｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｔｅｌｌｕｓ，１９６５，１７（３）：３２１３３３．

［１０］ＬＯＲＥＮＺＥＮ．Ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｐｒｅｄｉｃｔａｂｉｌｉｔｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｗｉｔｈａ

ｌａｒｇｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｔｅｌｌｕｓ，１９８２，３４（６）：５０５５１３．

［１１］陈超君，王东海，李国平，等．冬季高海拔复杂地形下

ＧＲＡＰＥＳＭｅｓｏ要素预报的检验评估［Ｊ］．气象，２０１２，３８

（６）：６５７６６８．

ＣＨＥＮＣＪ，ＷＡＮＧＤＨ，ＬＩＧＰ，ｅｔａｌ．ＡｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅＧＲＡＰＥＳ

Ｍｅｓｏｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄｃｏｍｐｌｅｘｔｅｒ

ｒａｉｎｄｕｒｉｎｇｗｉｎｔｅｒｔｉｍｅ［Ｊ］．ＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＭｏｎｔｈｌｙ，２０１２，３８

（６）：６５７６６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张宁娜，黄阁，吴曼丽，等．２０１０年国内外 ３种数值预报在

东北地区的预报检验［Ｊ］．气象与环境学报，２０１２，２８（２）：

２８３３．

ＺＨＡＮＧＮＮ，ＨＵＡＮＧＧ，ＷＵＭＬ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒａｓｔｉｖｅｖｅｒｉｆｉｃａ

ｔｉｏｎｏｆｔｈｒｅｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｐｒｏｄｕｃｔｓｉｎｔｈｅｎｏｒｔｈｅａｓｔｏｆ

Ｃｈｉｎａｉｎ２０１０［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，

２０１２，２８（２）：２８３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］潘留杰，张宏芳，朱伟军，等．ＥＣＭＷＦ模式对东北半球气象

要素场预报能力的检验［Ｊ］．气候与环境研究，２０１３，１８

（１）：１１１１２３．

ＰＡＮＬＪ，ＺＨＡＮＧＨＦ，ＺＨＵＷ Ｊ，ｅｔａｌ．Ｆｏｒｅｃａｓｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＥＣＭＷＦｍｏｄｅｌｏｖｅｒｔｈｅｎｏｒｔｈｅａｓｔｈｅｍｉｓｐｈｅｒｅ

［Ｊ］．ＣｌｉｍａｔｉｃａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１３，１８（１）：１１１

１２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］万瑜，曹兴，窦新英，等．ＥＣＭＷＦ细网格数值预报产品在乌

鲁木齐东南大风预报中的释用［Ｊ］．沙漠与绿洲气象，

２０１４，８（１）：３２３８．

ＷＡＮＹ，ＣＡＯＸ，ＤＯＵＸＹ，ｅｔａｌ．ＴｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＥＣＭＷＦ

ｒｅｆｉｎｅｄｎｅｔｎｕｍｅｒｉｃａｌｆｏｒｅｃａｓｔｄａｔａｉｎｔｈｅｓｏｕｔｈｅａｓｔｇａｌｅｉｎＵｒｕ

ｍｑｉ［Ｊ］．ＤｅｓｅｒｔａｎｄＯａｓｉｓＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｙ，２０１４，８（１）：３２３８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］荀学义，孟雪峰，王学强，等．Ｔ６３９和 ＥＣ模式对内蒙古主要

天气系统的预报性能检验［Ｊ］．气象科技，２０１４，４２（５）：

８３２８３８．　

ＸＵＮＸＹ，ＭＥＮＧＸＦ，ＷＡＮＧＸＱ，ｅｔａｌ．Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄａｓ

ｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｇｅｎｅｒａｌｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｓｙｓ

ｔｅｍｓｉｎＩｎｎｅｒＭｏｎｇｏｌｉａｂｙＴ６３９ａｎｄＥＣｍｏｄｅｌｐｒｏｄｕｃｔｓ［Ｊ］．

ＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，４２（５）：８３２８３８

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］尹姗，任宏昌．２０１７年９１１月 Ｔ６３９、ＥＣＭＷＦ及日本模式中

期预报性能检验［Ｊ］．气象，２０１８，４４（２）：３２６３３３．

ＹＩＮＳ，ＲＥＮＨ Ｃ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｍｅｄｉｕｍｒａｎｇｅ

ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇｂｙＴ６３９，ＥＣＭＷＦａｎｄＪａｐａｎｍｏｄｅｌｓｆｒｏｍＳｅｐｔｅｍｂｅｒ

ｔｏＮｏｖｅｍｂｅｒ２０１７［Ｊ］．ＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＭｏｎｔｈｌｙ，２０１８，４４（２）：

３２６３３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｉｎｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｎｒｏｃｋｅｔｍａｘｉｍｕｍ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄａｃｃｕｒａｃｙ

ＣＨＥＮＧＨｕｈｕａ１，ＬＩＪｕａｎ２，ＸＩＡＯＹｕｎｑｉｎｇ３，４，，ＳＨＥＮＨｏｎｇｂｉａｏ５，ＺＨＡＯＬｉａｎｇ６

（１．Ｕｎｉｔ６３７２９ｏｆＰＬＡ，Ｔａｉｙｕａｎ０３００２７，Ｃｈｉｎａ；　２．Ｕｎｉｔ６１７４１ｏｆＰＬＡ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；

３．ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｆｏｒＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＤｉｓａｓｔｅｒＭｏｎｉｔｏｒｉｎｇａｎｄＥａｒｌｙＷａｒｎｉｎｇａｎｄＲｉｓｋＭａｎａｇｅｍｅｎｔｏｆＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒｅｉｎＡｒｉｄＲｅｇｉｏｎｓ，ＣｈｉｎａＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，Ｙｉｎｃｈｕａｎ７５００１３，Ｃｈｉｎａ；

４．ＹｉｎｃｈｕａｎＭｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌＡｄｍｉｎｉｓｔｒａｔｉｏｎ，Ｙｉｎｃｈｕａｎ７５００１１，Ｃｈｉｎａ；　５．Ｕｎｉｔ３２０１８ｏｆＰＬＡ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；

６．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＮｕｍｅｒｉｃａｌＭｏｄｅｌｉｎｇｆｏｒＡｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃＳｃｉｅｎｃｅｓａｎｄＧｅｏｐｈｙｓｉｃａｌ

ＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＡｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃＰｈｙｓｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００２９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｕｐｐｅｒｗｉｎｄｈａｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｍｐａｃｔｏｎｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｏｆｌａｕｎｃｈ
ｖｅｈｉｃｌｅ，ｗｈｉｃｈｉｓｍａｉｎｌｙｍａｎｉｆｅｓｔｅｄｉｎｔｈｅｉｍｐａｃｔｏｎｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｍａｘｉｍｕｍａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄ．Ｂａｓｅｄ
ｏｎｗｉｎｄｆｉｅｌｄｆｒｏｍｓｏｕｎｄｉｎｇｄａｔａｉｎａｒｅｇｉｏｎ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｉｎｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｃａｕｓｅｄｂｙｕｐｐｅｒｗｉｎｄｆｏｒｅｃａｓｔｏｎ
ｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｒｏｃｋｅｔｍａｘｉｍｕｍａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｉｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｍａｘｉｍｕｍ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｆｏｒｅｃａｓｔｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｒｅｄｕｃｅｄｗｉｔｈｔｈｅｅｘｔｅｎｓｉｏｎｏｆｔｈｅｕｐｐｅｒｗｉｎｄｆｏｒｅｃａｓｔｔｉｍｅ．Ｔｈｅｒｅｌａ
ｔｉｖｅｅｒｒｏｒｉｎｃｒｅａｓｅｓｆｒｏｍ５．６８％ ｏｎｔｈｅｆｉｒｓｔｄａｙｔｏ２６．４９％ ｏｎｔｈｅ１１ｔｈｄａｙ；ｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｍａｘｉｍｕｍ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｆｏｒｅｃａｓｔｉｓｒｅｌａｔｅｄｔｏｔｈｅｓｅａｓｏｎ，ｗｉｔｈｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔｆｏｒｅｃａｓｔａｃｃｕｒａｃｙｉｎａｕｔｕｍｎａｎｄｔｈｅｌｏｗｅｓｔ
ｉｎｓｐｒｉｎｇ．Ｔｈｅｓｅｆｉｎｄｉｎｇｓｈａｖｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｖａｌｕｅｉｎｔｈｅｆｌｉｇｈｔａｓｓｕｒａｎｃｅａｎｄｓａｆｅｔｙｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｏｆｒｏｃｋｅｔ
ｌａｕｎｃｈ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅ；ｗｉｎｄｄｅｖｉａｔｉｏｎ；ｍａｘｉｍｕｍａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｆｏｒｅｃａｓｔ；ａｃｃｕｒａｃｙｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ
ｔｉｃｓ；ｓｅａｓｏｎｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２１０１０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０２１８０８：５６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０２１５．１２０１．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＳｔｒａｔｅｇｉｃＰｒｉｏｒｉｔｙＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ（ＸＤＡ１７０１０１０５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｙｕｎｑｉｎｇ００＠１６３．ｃｏｍ
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２０２１年 １０月
第４７卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００８２１；录用日期：２０２０１００９；网络出版时间：２０２０１０２９１５：１８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０２９．１５０８．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１７０７００４）；航空科学基金 （２０１６ＺＣ５１０２５）；中央高校基本科研业务费专项资金 （ＹＷＦ１８ＢＪＹ１６６）
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功率级无刷直流电动机四象限运行模拟器设计

张磊，郭宏，徐金全

（北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对无刷直流电动机（ＢＬＤＣＭ）驱动控制器在研发过程中全工况测试困难、
测试成本高和研发周期长的问题，提出了一种采用分区间采样和解算方法的、具有四象限运行

能力的功率级（ＰＨＩＬ）无刷直流电动机模拟器，替代实物电动机和机械负载装置完成对两两导
通控制方式下无刷直流电动机驱动控制器的各项性能测试与可靠性试验。该模拟器由实时仿

真器、电动机模拟变换器和多级式双向变换器３部分组成，实时仿真器负责采集被测电动机驱
动控制器输出的 ＰＷＭ电压，实时解算电动机模型得到三相电流指令，控制电动机模拟变换器
生成三相电流，多级式双向变换器负责维持模拟器输入、输出间的能量平衡关系，从而实现对

四象限运行时无刷直流电动机的功率级模拟。实验结果表明：所提出的功率级无刷直流电动

机模拟器模拟精度高、实时性好、测试灵活，能够有效替代实物电动机和机械负载装置，满足电

动机驱动控制器的测试需求。

关　键　词：功率级（ＰＨＩＬ）电动机模拟器；四象限运行；无刷直流电动机（ＢＬＤＣＭ）；实
时仿真器；电动机模拟变换器

中图分类号：ＴＭ３４４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０４３１５

　　对电动机驱动控制器进行功率级（ＰＨＩＬ）测
试，是验证其驱动控制策略正确性、功率器件选型

合理性的一种有效途径，其可帮助驱动控制器研

发人员在设备研制初期对设计原理进行验证，及

时发现设计缺陷，从而提高相关产品的研发效率。

通常情况下，驱动控制器的研发人员需使用电动

机负载试验台来完成此项测试
［１２］
，但此类试验

台中的电动机、机械负载装置、各类传感器和相关

检测设备的安装过程费时、费力，会导致测试周期

延长和测试成本增加。为克服电动机负载实验台

的上述缺点，文献［３４］提出利用“虚拟电动机”
替代实物电动机和机械负载装置完成对电动机驱

动控制器的功率级性能测试，并介绍了虚拟电动

机的基本组成、实现原理和控制方法，同时利用实

验样机对一台４ｋＷ感应电动机驱动控制器进行
了测试，测试结果证明了其所提出的虚拟电动机

的有效性。此后，该领域的研究人员为突出此类

测试设备具有与被测电动机驱动控制器进行功率

级交互的能力，而将其定义为功率级电动机模拟

器，并针对模拟器拓扑结构、控制策略和电动机模

型实时解算方法等问题进行了深入研究
［５９］
。

然而，目前所开展的研究工作均是以三相异

步电动机、永磁同步电动机此类正弦波反电势电

动机为研究对象，鲜有针对梯形波反电势的无刷

直流电动机（ＢＬＤＣＭ）的研究。与三相异步电动
机、永磁同步电动机驱动控制器不同，实际应用中

的无刷直流电动机驱动控制器通常采用两两导通

的控制方式，由于这种驱动方式会对模拟器的信

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjPh3dvHa5plh-JYuNx08ZcXZfjKpMzIXebSSPjHqYkKFy-zFZaT7QC3I1HmSbu77d5rQphMLuRlinModpGplcyekAkkwTI4j1DHk5CtxFa-Pg==&uniplatform=NZKPT
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号采样、模型解算和电流控制过程产生非常大的

影响，导致功率级无刷直流电动机模拟器不能直

接采用正弦波反电势电动机中的功率级模拟器技

术进行实现。

因此，本文将以功率级无刷直流电动机模拟

器为研究对象，设计一种可有效模拟不同电压等

级无刷直流电动机运行特性的、具有四象限运行

能力的模拟器拓扑。首先，基于该拓扑，设计一种

适合用于解算两两导通控制方式下无刷直流电动

机运行状态的实时解算模型；然后，提出一种适用

于该拓扑的模拟器三相电流控制方法，用于实现

模型解算结果向功率级电流的转化。最后，设计

并开发１０ｋＷ等级功率级无刷直流电动机模拟
器原理样机，并构建电动机驱动控制器测试平台，

通过实验验证所提出模拟器实现方法的有效性。

１　模拟器拓扑设计
为有效替代真实无刷直流电动机和机械负载

装置完成对驱动控制器的各项性能测试，本文提

出由实时仿真器、电动机模拟变换器、多级式双向

变换器３部分来构成功率级无刷直流电动机模拟
器，如图１所示。图中：被测无刷直流电动机驱动
控制器输出三相电压为 ｕＡ、ｕＢ、ｕＣ，其直流母线电
压为 ｕＤＣ；电动机模拟变换器输入侧三相电压为
ｕａ、ｕｂ、ｕｃ，直流母线电压为 ｕｄｃ；多级式双向变换器
直流母线电压为 ｕ′ｄｃ，电网侧三相电压为 ｕ′ａ、ｕ′ｂ、ｕ′ｃ。

实时仿真器通过电压采样电路采集被测无刷

直流电动机驱动控制器输出的 ＰＷＭ电压，将其
作为仿真器内部无刷直流电动机实时解算模型的

输入量完成对电动机实时状态的解算。随后，实

时仿真器一方面将通过模拟输出电动机内部传感

器信号将电动机实时状态提供给驱动控制器，用

于驱动控制器更新 ＰＷＭ电压；另一方面将三相
绕组电流的解算结果传递给电动机模拟变换器控

制系统。变换器控制系统将以此电流为参考信

号，以功率级无刷直流电动机模拟器三相电流为

反馈信号，通过电流滞环生成电动机模拟变换器

的驱动信号，控制模拟器三相电流跟踪实时解算

模型的电流计算结果，从而实现对无刷直流电动

机的功率级模拟。

此外，本文采用一个由双向ＤＣ／ＤＣ变换器和
能量回馈变换器构成的多级式双向变换器来控制

电动机模拟变换器直流侧电压，以实现模拟不同

电压等级无刷直流电动机运行特性的目的，同时

利用多级式双向变换器来维持驱动控制器与功率

级无刷直流电动机模拟器间的能量平衡，实现模

拟器的四象限运行功能。当功率级无刷直流电动

机模拟器模拟无刷直流电动机电动运行时，多级

式双向变换器负责将从被测电动机驱动控制器处

获得的能量回馈交流电网；当模拟无刷直流电动

机回馈制动时，多级式双向变换器则将电网能量

提供给被测电动机驱动控制器。

图 １　功率级无刷直流电动机模拟器拓扑

Ｆｉｇ．１　ＴｏｐｏｌｏｇｙｏｆｐｏｗｅｒｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐＢＬＤＣＭｅｍｕｌａｔｏｒ

４４０２
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２　无刷直流电动机实时解算模型
２．１　无刷直流电动机的解算模型

目前，用于解算无刷直流电动机运行状态的

数学模型主要有物理结构模型和集中参数模型。

其中物理结构模型，如有限元模型、高阶等效磁路

模型，由于考虑了电动机内部的非线性现象及空

间效应，具有较高的仿真精度，但此类模型计算时

间长，不适合直接用于实时仿真
［１０１３］

。而集中参

数模型通过对电动机内部的非线性现象及空间效

应进行近似处理，用微分方程的形式描述电动机

的基本运行特性，虽然模型精度不高，但因其简单

而快速的计算过程已经在实时仿真中得到了广泛

应用
［１４１６］

。为了能够在所提出电路拓扑结构下，

实现对无刷直流电动机运行特性的实时解算，本

文将应用集中参数模型来完成对无刷直流电动机

运行状态的解算。下面将以一台四极三相无刷直

流电动机为例，提取其微分方程，为简化分析过

程，进行了如下假设
［１７］
：

１）忽略铁心饱和，不计涡流损耗和磁滞损耗。
２）不计电枢反应，气隙磁场分布近似认为是

平顶宽度１２０°电角度的梯形波。
３）忽略齿槽效应，电枢导体连续均匀分布于

电枢表面。

４）电动机定子三相完全对称，且 Ｙ接。
５）电动机驱动器中开关管与续流二极管均

具有理想的开关特性。

则无刷直流电动机三相绕组电压平衡方程为

ｕＡ
ｕＢ
ｕ










Ｃ

＝
ｒ ０ ０
０ ｒ ０
０ ０









ｒ

ｉａ
ｉｂ
ｉ










ｃ

＋
Ｌ Ｍ Ｍ
Ｍ Ｌ Ｍ









Ｍ Ｍ Ｌ

ｐ

ｉａ
ｉｂ
ｉ










ｃ

＋

ｅａ
ｅｂ
ｅ










ｃ

（１）
式中：ｉａ、ｉｂ、ｉｃ为三相绕组电流；ｅａ、ｅｂ、ｅｃ为三相绕
组感应反电动势；ｒ为相绕组内阻；Ｌ为定子每相
绕组自感；Ｍ为任意两相绕组间的互感；ｐ为微分
算子，且有 ｐ＝ｄ／ｄｔ。

则无刷直流电动机电磁转矩可表示为

Ｔｅ ＝
１
ω
（ｅａｉａ＋ｅｂｉｂ＋ｅｃｉｃ） （２）

式中：Ｔｅ为电磁转矩；ω为电动机械角速度。
则电动机的机械运动方程为

Ｔｅ－ＴＬ－Ｂω＝Ｊ
ｄω
ｄｔ

（３）

式中：ＴＬ为电动机负载转矩；Ｊ为电动机转子和机
械负载装置的转动惯量；Ｂ为阻尼系数。

为了使式（１）、式（３）中连续时间系统下的无
刷直流电动机数学模型能够在实时仿真器的离散

时间系统下运行，可采用 Ｅｕｌｅｒ、ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ、Ａｄ
ａｍｓ等常用的数值积分方法对上述电动机常微分
方程进行求解。考虑到本文实时仿真器中所采用

计算核心的运算性能，选择占用计算资源较少的

Ｅｕｌｅｒ法对上述公式进行求解，从而来保证实时仿
真器内模型解算过程的实时性、准确性，则无刷直

流电动机的实时解算模型为

ｉａ（ｋ＋１）＝ｉａ（ｋ）＋
ｈ

Ｌ－Ｍ
［－ｒｉａ（ｋ）＋

　　ｕＡ（ｋ）－ｅａ（ｋ）］

ｉｂ（ｋ＋１）＝ｉｂ（ｋ）＋
ｈ

Ｌ－Ｍ
［－ｒｉｂ（ｋ）＋

　　ｕＢ（ｋ）－ｅｂ（ｋ）］

ｉｃ（ｋ＋１）＝ｉｃ（ｋ）＋
ｈ

Ｌ－Ｍ
［－ｒｉｃ（ｋ）＋

　　ｕＣ（ｋ）－ｅｃ（ｋ）］

ω（ｋ＋１）＝ω（ｋ）＋ｈＪ
［Ｔｅ（ｋ）－

　　Ｂω（ｋ）－ＴＬ（ｋ























）］

（４）

式中：ｈ为实时仿真器的仿真步长；ｉａ（ｋ）、ｕＡ（ｋ）、
ｅａ（ｋ）、ω（ｋ）表示第 ｋ次采样周期时的变量值；
ｋ＝１，２，…，ｎ为采样点数。

由式（４）可见，实时仿真器可将测量到的电
动机驱动控制器输出相电压作为已知量，完成对

无刷直流电动机运行状态的实时解算。然而，由

于实际应用中的驱动控制器电源中性点并不引

出，导致难以对其输出相电压进行测量，式（４）不
适用于对图１所示拓扑结构下功率级无刷直流电
动机模拟器内电动机模型的实时解算。为了使实

时仿真器内的无刷直流电动机数学模型能够直接

应用被测电动机驱动控制器输出的 ＰＷＭ电压进
行电动机运行状态的解算，本文对被测电动机驱

动控制器输出线电压进行测量，并通过基于线电

压的无刷直流电动机绕组电压平衡方程来完成对

电动机三相绕组电流的解算，因此式（１）可改
写为

ｕＡＢ
ｕＢＣ
ｕ










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ｒ －ｒ ０
０ ｒ －ｒ
－ｒ ０









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ｉａ
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ｉ







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

ｃ

＋
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０ Ｌ－Ｍ Ｍ－Ｌ

Ｍ－Ｌ ０









Ｌ－Ｍ

ｐ

ｉａ
ｉｂ
ｉ










ｃ

＋

ｅａ－ｅｂ
ｅｂ－ｅｃ
ｅｃ－ｅ










ａ

（５）
式中：ｕＡＢ、ｕＢＣ、ｕＣＡ为驱动控制器输出到无刷直流
电动机定子三相绕组上的线电压。

然而，应该注意到的是，三相无刷直流电动机

驱动控制器通常采用三相全桥的主电路结构形式

５４０２
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和两两导通的控制方式，因此在驱动控制器的工

作过程中，三相支路会出现两相导通、一相悬空的

组合状态。而在图 １所示拓扑结构内，悬空相的
存在会对被测无刷直流电动机驱动控制器输出线

电压的测量产生不利的影响，进而造成电动机数

学模型解算结果的不准确。

２．２　无刷直流电动机数学模型的分区间采样和
解算方法

　　为避免因悬空相而导致的无刷直流电动机数
学模型解算结果的不准确，本文按照被测电动机

驱动控制器主电路开关管的导通状态对控制器输

出线电压进行分区间采样，利用区间内有效的线

电压测量结果，分段完成对无刷直流电动机数学

模型的解算。在三相全桥结构无刷直流电动机驱

动控制器以两两导通控制方式运行时，一个电气

周期内，其主电路中的 ６个开关管存在 ６种组合
状态，且每种组合状态持续 ６０°电角度。以图 １
被测电动机驱动控制器中的开关管 Ｔ１～Ｔ６为例，
这６种组合状态如表１所示。

若假设被测无刷直流电动机驱动控制器与真

实无刷直流电动机相连，则当驱动控制器主电路

中的 Ｔ１Ｔ６导通时，控制器与真实电动机连接支路
表 １　无刷直流电动机驱动控制器两两导通控制方式下

主电路开关管的 ６种组合状态
Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｘｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓｔａｔｅｓｏｆｓｗｉｔｃｈｅｓｉｎｐｏｗｅｒ
ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｏｎｖｅｒｔｅｒｏｆＢＬＤＣＭ ｕｎｄｅｒｔｗｏｐｈａｓｅ

ｃｏｎｄｕｃｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅ

组合状态 开关组合 导通相 有效线电压

Ⅰ Ｔ５Ｔ６ Ｃ＋Ｂ－ ｕＣＢｕＢＣ

Ⅱ Ｔ１Ｔ６ Ａ＋Ｂ－ ｕＡＢｕＢＡ

Ⅲ Ｔ１Ｔ２ Ａ＋Ｃ－ ｕＡＣｕＣＡ

Ⅳ Ｔ３Ｔ２ Ｂ＋Ｃ－ ｕＢＣｕＣＢ

Ⅴ Ｔ３Ｔ４ Ｂ＋Ａ－ ｕＢＡｕＡＢ

Ⅵ Ｔ５Ｔ４ Ｃ＋Ａ－ ｕＣＡｕＡＣ

的电路状态如图 ２所示。可见，当 Ｔ１Ｔ６导通时，
被测无刷直流电动机驱动控制器的导通相为

Ａ＋Ｂ－，即 Ａ相上桥臂导通、Ｂ相下桥臂导通。显
然，该区间中线电压 ｕＡＢ和 ｕＢＡ的测量结果不受悬
空相的影响，且驱动控制器与真实电动机连接支

路内有

ｉａ ＝－ｉｂ
ｄｉａ
ｄｔ
＝－
ｄｉｂ
ｄｔ

ｅａ ＝－ｅ










ｂ

（６）

则通过式（５）、式（６）可得
ｄｉａ
ｄｔ
＝ １
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＡＢ －ｒｉａ－ｅ( )ａ

ｄｉｂ
ｄｔ
＝ １
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＢＡ －ｒｉｂ－ｅ( )ｂ

ｄｉｃ
ｄｔ
＝













 ０

（７）

以被测无刷直流电动机驱动控制器 Ｔ１Ｔ６导
通时的三相绕组电流解算过程为参考，易得驱动

控制器主电路开关管６种组合状态下的三相绕组
电流解算公式，采用 Ｅｕｌｅｒ法对不同组合状态下的
电流解算公式求解，即可获得无刷直流电动机三相

绕组电流分区间的实时解算模型，如表２所示。利
用表２对两两导通控制方式下的无刷直流电动机

图 ２　Ｔ１Ｔ６导通时的电路状态

Ｆｉｇ．２　ＣｉｒｃｕｉｔｓｔａｔｅｗｈｉｌｅＴ１Ｔ６ｃｏｎｄｕｃｔｉｎｇ

表 ２　不同开关组合状态下的三相绕组电流解算公式

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｈｒｅｅｐｈａｓｅｗｉｎｄｉｎｇｃｕｒｒｅｎｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓｔａｔｅｓｏｆｓｗｉｔｃｈｅｓ

开关

组合
ｄｉａ（ｋ＋１） ｄｉｂ（ｋ＋１） ｄｉｃ（ｋ＋１）

Ｔ５Ｔ６ ０ ｉｂ（ｋ）＋
ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＢＣ（ｋ）－ｒｉｂ（ｋ）－ｅｂ（ｋ[ ]） ｉｃ（ｋ）＋

ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＣＢ（ｋ）－ｒｉｃ（ｋ）－ｅｃ（ｋ[ ]）

Ｔ１Ｔ６ ｉａ（ｋ）＋
ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＡＢ（ｋ）－ｒｉａ（ｋ）－ｅａ（ｋ[ ]） ｉｂ（ｋ）＋

ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＢＡ（ｋ）－ｒｉｂ（ｋ）－ｅｂ（ｋ[ ]） ０

Ｔ１Ｔ２ ｉａ（ｋ）＋
ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＡＣ（ｋ）－ｒｉａ（ｋ）－ｅａ（ｋ[ ]） ０ ｉｃ（ｋ）＋

ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＣＡ（ｋ）－ｒｉｃ（ｋ）－ｅｃ（ｋ[ ]）

Ｔ３Ｔ２ ０ ｉｂ（ｋ）＋
ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＢＣ（ｋ）－ｒｉｂ（ｋ）－ｅｂ（ｋ[ ]） ｉｃ（ｋ）＋

ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＣＢ（ｋ）－ｒｉｃ（ｋ）－ｅｃ（ｋ[ ]）

Ｔ３Ｔ４ ｉａ（ｋ）＋
ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＡＢ（ｋ）－ｒｉａ（ｋ）－ｅａ（ｋ[ ]） ｉｂ（ｋ）＋

ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＢＡ（ｋ）－ｒｉｂ（ｋ）－ｅｂ（ｋ[ ]） ０

Ｔ５Ｔ４ ｉａ（ｋ）＋
ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＡＣ（ｋ）－ｒｉａ（ｋ）－ｅａ（ｋ[ ]） ０ ｉｃ（ｋ）＋

ｈ
Ｌ－Ｍ

１
２
ｕＣＡ（ｋ）－ｒｉｃ（ｋ）－ｅｃ（ｋ[ ]）

６４０２
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三相绕组电流进行分区间求解，可有效避免悬空相

对驱动控制器输出线电压测量结果产生的不利影

响，从而提高电动机数学模型解算结果的准确性。

２．３　开关状态转换过程中的电流解算方法
接有真实无刷直流电动机的驱动控制器从一

种开关状态向另一种开关状态转换时，真实电动

机中的关断相绕组会通过驱动控制器中的二极管

续流导通、释放储能。以驱动控制器从 Ｔ１Ｔ６导通
向 Ｔ１Ｔ２导通转换为例，转换过程中驱动控制器与
真实电动机连接支路的导通状态如图３所示。

图 ３　Ｔ１Ｔ６导通向 Ｔ１Ｔ２导通转换过程中的电路状态

Ｆｉｇ．３　Ｃｉｒｃｕｉｔｓｔａｔｅｄｕｒｉｎｇｓｗｉｔｃｈｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
ｂｅｔｗｅｅｎＴ１Ｔ６ａｎｄＴ１Ｔ２

由图３可见，由于无刷直流电动机 ｂ相绕组
的续流作用，使得驱动控制器与真实电动机连接

的３条支路内均有电流流过，该状态下无刷直流
电动机三相绕组电流的解算模型与表２中的并不
一致，通过图３可知，此时控制器与真实电动机的
连接支路内有

ｕＡＢ ＝０

ｕＢＣ ＝ｕＤＣ
ｕＣＡ ＝－ｕ

{
ＤＣ

（８）

　　若假设图３中的转换过程时间很短，则有
ｅａ ＝－ｅｂ ＝－ｅｃ ＝Ｅ

ｄｉａ
ｄｔ
＝－ ｄｉｂ

ｄｔ
＋
ｄｉｃ
ｄ( ){
ｔ

（９）

式中：Ｅ为相绕组反电势最大值。
若将式（８）、式（９）代入式（５），且忽略无刷

直流电动机绕组内阻，可得

ｄｉａ
ｄｔ
＝
ｕＤＣ －４Ｅ
３（Ｌ－Ｍ）

ｄｉｂ
ｄｔ
＝
ｕＤＣ ＋２Ｅ
３（Ｌ－Ｍ）

ｄｉｃ
ｄｔ
＝
－２（ｕＤＣ －Ｅ）
３（Ｌ－Ｍ













）

（１０）

由于驱动控制器从 Ｔ１Ｔ６导通向 Ｔ１Ｔ２导通的
转换过程是在 Ｔ１Ｔ２导通情况下完成的，为保证
式（１０）中电流计算结果的准确性，此时有ｕＤＣ＝
－ｕＣＡ。若假设图 ３中从驱动控制器流向实物电
动机的电流为正向电流，则可知转换过程中驱动

控制器与实物电动机所连接的 Ａ相支路内电流
为正向持续导通，且初始值为转换前电流，设为

Ｉ；Ｂ相支路内电流处于反向续流状态，其初始值
为 －Ｉ；Ｃ相支路内电流处于反向增大状态，其初
始值为 ０。则由上述分析可得，无刷直流电动机
驱动控制器开关状态转换过程中的持续导通

相、续流导通相、开通相支路内电流实时解算公

式，如表 ３所示。显然利用表 ２、表 ３及式（４）中
的离散化机械运动方程，即可完成对两两导通

控制方式下无刷直流电动机四象限运行状态的

实时解算。

表 ３　转换过程中各相支路电流实时解算公式

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅａｌｔｉｍｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｅａｃｈｐｈａｓｅｂｒａｎｃｈｃｕｒｒｅｎｔｄｕｒｉｎｇｓｗｉｔｃｈｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

支路状态 电流方向 电流解算公式 初始值

持续导通

正向 ｉｎ（ｋ＋１）＝ｉｎ（ｋ）＋ｈ
ｕＤＣ －４Ｅ
３（Ｌ－Ｍ）

ｉｎ（０）＝Ｉ

反向 ｉｎ（ｋ＋１）＝ｉｎ（ｋ）－ｈ
ｕＤＣ －４Ｅ
３（Ｌ－Ｍ）

ｉｎ（０）＝－Ｉ

续流导通

正向 ｉｎ（ｋ＋１）＝ｉｎ（ｋ）－ｈ
ｕＤＣ ＋２Ｅ
３（Ｌ－Ｍ）

ｉｎ（０）＝Ｉ

反向 ｉｎ（ｋ＋１）＝ｉｎ（ｋ）＋ｈ
ｕＤＣ ＋２Ｅ
３（Ｌ－Ｍ）

ｉｎ（０）＝－Ｉ

开通　　
正向 ｉｎ（ｋ＋１）＝ｉｎ（ｋ）＋ｈ

２（ｕＤＣ －Ｅ）
３（Ｌ－Ｍ）

ｉｎ（０）＝０

反向 ｉｎ（ｋ＋１）＝ｉｎ（ｋ）－ｈ
２（ｕＤＣ －Ｅ）
３（Ｌ－Ｍ）

ｉｎ（０）＝０

　注：ｎ代表 ａ、ｂ、ｃ。

３　功率级无刷直流电动机模拟器控
制策略

３．１　电动机模拟变换器控制策略
如图１所示，模拟器拓扑内的电动机模拟变

换器主电路结构形式与三相电压型 ＰＷＭ整流器
相同，而不同之处在于电动机模拟变换器是依据

实时解算模型计算出的三相绕组电流，对其交流

侧三相电流进行控制
［１８２０］

。

目前，三相电压型 ＰＷＭ整流器交流侧电流
的控制策略主要有间接电流控制和直接电流控

７４０２
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制。间接电流控制是将电流指令代入整流器数学

模型，并解算出整流器的期望输出电压，再通过对

整流器交流侧电压进行控制来间接控制交流侧电

流。由于在本文提出的模拟器拓扑结构内，难以直

接测量无刷直流电动机驱动控制器输出相电压，给

电动机模拟变换器数学模型的解算过程带来了很

大困难，本文将采用直接电流控制方式对电动机模

拟变换器交流侧电流进行控制，其控制系统结构框

图如图４所示。图中：电动机模拟变换器直接电流
控制系统将无刷直流电动机实时解算模型计算出

的三相绕组电流 ｉａ、ｉ

ｂ、ｉ


ｃ 作为参考信号，电流传

感器采集到的驱动控制器与电动机模拟变换器连

接支路内电流 ｉａ、ｉｂ、ｉｃ作为反馈信号，通过对二者
间差值 Δｉａ、Δｉｂ、Δｉｃ进行滞环控制，获得电动机模
拟变换器各条支路的期望运行状态，再通过与固定

频率、固定占空比的 ＰＷＭ信号进行逻辑处理，生
成电动机模拟变换器中开关器件的驱动信号，控制

电动机模拟变换器交流侧电流跟踪实时解算模型

计算出的三相绕组电流，从而实现对真实无刷直流

电动机三相绕组电流的功率级模拟。

图 ４　电动机模拟变换器直接电流控制系统结构

Ｆｉｇ．４　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｄｉｒｅｃｔｃｕｒｒｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｍｏｔｏｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｖｅｒｔｅｒ

　　由上述控制过程可知，直接电流控制通过引
入电流反馈对电动机模拟变换器进行电流闭环控

制，有效减小了模拟器接口滤波器参数对电流控

制过程的影响，增强了控制系统的鲁棒性，提高了

电动机模拟变换器交流侧电流的动静态性能。然

而需要注意的是，在本文提出的模拟器拓扑结构

中，电动机模拟变换器和电动机驱动控制器无法

同时进行电流闭环控制，其原因在于：２个设备电
流闭环控制时的参考信号显然是不一致的，若二

者同时对连接支路内的电流进行控制，会因为参

考信号间的差异导致支路内电流一直处于调节状

态，从而影响整个测试系统的运行状态。虽然现

有拓扑结构下的模拟器无法完成对无刷直流电动

机驱动控制器电流闭环功能的功率级测试，但仍

可利用模拟器的信号级实验功能完成对驱动控制

器电流闭环控制的验证。

３．２　多级式双向变换器控制策略
由于图 １中的模拟器在模拟低电压等级无

刷直流电动机的端口特性时，其电动机模拟变

换器直流侧电压要远远低于交流电网的电压峰

值，二者间的电压差值会对模拟器内部能量的

双向流动造成不利影响，本文采用了由双向

ＤＣ／ＤＣ变换器和能量回馈变换器组成的多级式
双向变换器来控制电动机模拟变换器直流侧电

压保持恒定，并维持功率级无刷直流电动机模

拟器输入、输出间能量的平衡。

３．２．１　双向 ＤＣ／ＤＣ变换器控制方法
如图５所示，当功率级无刷直流电动机模拟

器在模拟电动机电动运行时，双向ＤＣ／ＤＣ变换器
工作在 Ｂｏｏｓｔ模式，并采用电压单闭环控制，其参
考电压由模拟器所要模拟电动机的电压等级所确

定，并通过参考电压与电动机模拟变换器直流侧

电压 ｕｄｃ共同作用产生变换器下桥臂开关管 Ｑｎ的
驱动信号。由于 Ｂｏｏｓｔ模式下变换器上桥臂开关
管 Ｑｐ始终处于关断状态，则当 Ｑｎ导通时，储能
电感 Ｌｄｃ在流过电感电流 ｉｌ的作用下充能；而当
Ｑｎ关断时，ｉｌ将通过上桥臂续流二极管 Ｄｐ续流，
并将 Ｌｄｃ储存的能量传输给能量回馈变换器。

图 ５　双向 ＤＣ／ＤＣ变换器结构

Ｆｉｇ．５　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｂｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌＤＣ／ＤＣｃｏｎｖｅｒｔｅｒ

８４０２
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当功率级无刷直流电动机模拟器启动和模拟

电动机回馈制动状态时，双向ＤＣ／ＤＣ变换器工作
在 Ｂｕｃｋ模式。启动过程中，双向 ＤＣ／ＤＣ变换器
采用电压外环、电流内环的双闭环控制方式对电

动机模拟变换器直流侧电容进行预充电。模拟电

动机回馈制动运行时，变换器采用电压单闭环控

制，由参考电压与电动机模拟变换器直流侧电压

共同作用产生变换器上桥臂开关管 Ｑｐ的驱动信
号。由于Ｂｕｃｋ模式下变换器主电路中的Ｑｎ始终
处于关断状态，则当 Ｑｐ导通时，能量回馈变换器
通过 Ｑｐ、Ｌｄｃ向电动机模拟变换器直流侧供电，并
给 Ｌｄｃ充能；当 Ｑｐ关断时，ｉｌ通过下桥臂续流二极
管 Ｄｎ续流，并将 Ｌｄｃ储存的能量传输给电动机模
拟变换器。由上述控制过程可见，非隔离型

ＢｕｃｋＢｏｏｓｔ双向 ＤＣ／ＤＣ变换器的结构简单、控制
方便，可在控制电动机模拟变换器直流侧电压 ｕｄｃ
保持恒定的同时有效实现拓扑结构内电动机模拟

变换器与能量回馈变换器间的能量双向传输。

３．２．２　能量回馈变换器控制方法
由于功率级无刷直流电动机模拟器中能量回

馈变换器的主要任务是对其直流侧电压 ｕ′ｄｃ进行
控制，并实现其直流侧与交流侧间的能量双向传

输，其主电路采用了与电动机模拟变换器相同的

结构形式，控制系统采用了电压外环、电流内环的

双闭环控制方式，如图 ６所示。在能量回馈变换
器控制系统工作过程中，由其直流侧电压参考信

号与实际电压信号的差值 Δｕ′ｄｃ经电压外环调节
后生成电流参考信号的幅值指令，该幅值指令与

交流电网三相电压同步信号相乘后得到能量回馈

变换器交流侧三相电流的参考信号 ｉ′ａ 、ｉ′

ｂ 、ｉ′


ｃ ，

电流参考信号与实际电流信号 ｉ′ａ、ｉ′ｂ、ｉ′ｃ间的差值
Δｉ′ａ、Δｉ′ｂ、Δｉ′ｃ经电流环调节后控制ＰＷＭ发生器生成
变换器主电路中开关管的驱动信号，从而实现对能

量回馈变换器直流侧电压和交流侧电流的控制。

图 ６　能量回馈变换器控制系统结构

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｅｎｅｒｇｙｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｖｅｒｔｅｒ

４　模拟器样机软硬件实现

４．１　模拟器硬件设计
为了能够有效对航空航天领域内不同功率等

级和电压等级的无刷直流电动机进行功率级模

拟，本文所设计模拟器样机内电动机模拟变换器

和多级式双向变换器主电路部分的基本性能指标

参数为：最大输出功率 １０ｋＷ，最大输出电流
５０Ａ，电动机模拟变换器直流侧电压有效控制范
围１０～３００Ｖ，多级式双向变换器交流侧经隔离
变压器隔离后与３８０Ｖ交流电网相连。

由于在模拟器工作过程中，驱动控制器状态

获取、电动机模型实时解算、电动机模拟变换器控

制及传感器信号输出等关键功能均由实时仿真器

来完成，实时仿真器内计算核心在选型时首先应

考虑的是主频速度，理论上主频速度越高，电动机

模型解算出的电流指令信号精度就越高。然而应

该注意到的是，功率级无刷直流电动机模拟器输

出电流的准确性和实时性除了受指令信号的影响

外，还受电动机模拟变换器主电路中开关管的开

关频率所影响。以本文电动机模拟变换器选用的

Ｉｎｆｉｎｅｏｎ公司 ＦＦ４５０Ｒ０７ＭＥ４型 ＩＧＢＴ为例，其常
用开关频率为 １０ｋＨｚ，显然受其影响，功率级无
刷直流电动机模拟器输出状态的更新周期应在

１００μｓ左右。因此，本文在实时仿真器内计算核
心的选型过程中，兼顾了计算核心的主频速度，以

及 ＡＤ转换、ＰＷＭ输出、ＩＯ接口等辅助功能，将
ＴＩ公司 ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５型 ＤＳＰ作为功率级无刷
直流电动机模拟器的计算核心。

４．２　模拟器软件实现
模拟器软件程序是在 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ软件

环境下，通过图形化程序设计方法所开发的。开发

过程中使用了软件环境中的 ＥｍｂｅｄｄｅｄＣｏｄｅｒＳｕｐ

９４０２
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ｐｏｒｔＰａｃｋａｇｅｆｏｒＴｅｘａｓＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔｓＣ２０００Ｐｒｏｃｅｓｓｏｒ／
Ｃ２８３３ｘ工具包，大大简化了基于 ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５
型 ＤＳＰ完成图形化软件程序设计的相关操作。

采用基于模型的程序设计方法，可极大提高

软件程序的可移植性和通用性，使模拟器软件程

序不 再 拘 泥 于 一 个 硬 件 平 台，这 也 是 选 择

ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５这款已经在电动机控制领域得到
广泛应用的 ＤＳＰ作为模拟器实时仿真器内计算
核心的一个重要原因。基于第 ３节的理论分析，
功率级无刷直流电动机模拟器软件程序流程如

图７所示。图中：θ为电动机转子机械角度。基于
图７所示流程构建的功率级无刷直流电动机模拟
器图形化程序如图８所示。

在图８所示图形化软件程序中，首先将依照
实时仿真器内计算核心的外围电路，完成 ＡＤ、
ＥＰＷＭ、ＧＰＩＯ等接口模块配置；其次利用 ＭＡＴ
ＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中代码自动生成功能完成图形化
软件程序向 ＤＳＰ中可执行代码的转化；最后应用
ＣＣＳ软件将可执行代码下载到实时仿真器的计算
核心 ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５当中运行。

图 ７　功率级无刷直流电动机模拟器程序流程

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｏｇｒａｍｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｏｗｅｒｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐ

ＢＬＤＣＭｅｍｕｌａｔｏｒ

图 ８　功率级无刷直流电动机模拟器图形化程序

Ｆｉｇ．８　ＧｒａｐｈｉｃａｌｐｒｏｇｒａｍｏｆｐｏｗｅｒｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐＢＬＤＣＭｅｍｕｌａｔｏｒ

５　模拟器实验

本文以应用于航空航天领域的无刷直流电动

机为模拟对象，开发了以实时仿真器、电动机模拟

变换器、多级式双向变换器为主要设备的功率级

无刷直流电动机模拟器样机，如图 ９所示。利用
该模拟器样机与被测无刷直流电动机驱动控制器

共同构建了功率级无刷直流电动机模拟器实验系

统，对本文所提出的无刷直流电动机实时解算模

型和模拟器控制方法进行了实验研究，受实验条

件所限，模拟器样机测试均在低电压、小功率条件

下完成。

５．１　电动机实时解算模型实验
５．１．１　实验平台组成和设置

本文利用测试系统内电动机驱动控制器、实

物电动机和实时仿真器构建了无刷直流电动机实

时解算模型的实验研究平台，如图１０所示。通过
将实时仿真器内电动机实时解算模型计算出的相

绕组电流与实物电动机相绕组电流的测量值进行

０５０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 张磊，等：功率级无刷直流电动机四象限运行模拟器设计

对比，验证无刷直流电动机解算模型的正确性，其

中实物电动机的主要参数如表４所示。

图 ９　功率级无刷直流电动机模拟器实验系统

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍｏｆｐｏｗｅｒｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐ

ＢＬＤＣＭｅｍｕｌａｔｏｒ

图 １０　电动机实时解算模型实验研究平台

Ｆｉｇ．１０　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍｆｏｒｒｅａｌｔｉｍｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ｍｏｄｅｌｏｆＢＬＤＣＭ

表 ４　实物电动机主要参数

Ｔａｂｌｅ４　ＭａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｒｅａｌＢＬＤＣＭ

参数　　　　 数值

电枢电阻／Ω ０．４２

转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） ０．０００３３

反电势系数／（Ｖ·（ｒ·ｍｉｎ－１）－１） ０．０１２

电枢电感／Ｈ ０．００１２

极对数 ２

额定转速／（ｒ·ｍｉｎ－１） ２０００

　　平台内无刷直流电动机驱动控制器直流侧电
压２４Ｖ，开关频率 ２５ｋＨｚ，此外为了便于观测电
流波形，控制器采用上、下桥臂同时斩波的两两导

通控制方式开环运行，通过调节斩波信号占空比

实现对无刷直流电动机转速的控制。测试过程

中，驱动控制器将根据实时仿真器输出的三路霍

尔传感器信号，在其输出端口处生成 ＰＷＭ电压，
一方面驱动实物电动机运行，另一方面该电压被

实时仿真器采集并作为其内部实时解算模型的输

入量，完成对电动机相绕组电流的解算，其模型解

算中断周期为２００μｓ。此外，由于ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５
不具备 ＤＡ输出功能，实时仿真器内电动机解算
模型将相绕组电流的计算结果提供给 ＥＰＷＭ进
行输出，再经外围电路低通滤波后由示波器进行

显示。实物电动机相绕组电流由电流传感器

ＨＣＳＬＳＰ１５Ａ进行测量，该型传感器测量电流与
输出电压信号间的转换关系有２．５Ｖ±（ＩＰ／ＩＰＮ）×
２Ｖ，ＩＰ为被测电流峰值，ＩＰＮ为传感器额定电流的
峰值，本型号中 ＩＰＮ＝１５Ａ。
５．１．２　实验结果和分析

初始化设置实物电动机和实时仿真器内电动

机实时解算模型都带有 ０．０６Ｎ·ｍ的恒转矩负
载，调节驱动控制器斩波信号占空比，控制模拟器

和实物电动机共同运行于 ３９０ｒ／ｍｉｎ、７７０ｒ／ｍｉｎ、
９００ｒ／ｍｉｎ。这些转速下无刷直流电动机实时解
算模型计算出的 ｃ相绕组电流和实物电动机 ｃ相
绕组电流波形如图１１所示。通过实际测量发现，

图 １１　模型电流计算结果与实物电动机电流测量值

Ｆｉｇ．１１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｍｏｄｅｌａｎｄｃｕｒｒｅｎｔ

ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｉｎｒｅａｌＢＬＤＣＭ

１５０２
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不同转速条件下实时解算模型计算出的相绕组电

流与实物电动机相绕组电流间的信号延迟均为

２００μｓ左右，其时间长短与计算核心中软件程序
所设定的中断周期大致相同，则不同转速条件下

２个电流信号间的相位差分别为 ０．９°、１．８°、
２．１７°。此外，受模拟器的信号采样精度、解算模
型参数和信号输出精度的影响，不同转速条件下

２个电流信号间的有效值误差分别为 ８．４％、
６．７％、６．２％。则通过对无刷直流电动机实时解
算模型实验研究平台获得的实验结果进行分析可

知，本文所构建的无刷直流电动机实时解算模型

可以较为准确地再现实物电动机的运行特性，同

时也证明了本文所提出的无刷直流电动机模型分

区间采样和解算方法的有效性。

５．２　模拟器控制方法实验
５．２．１　实验平台组成和设置

对模拟器控制方法的实验研究是在图９功率
级无刷直流电动机模拟器测试系统下进行的。测

试时电动机驱动控制器直接与模拟器相连，通过

测量连接二者支路内实际流过的电流，与无刷直

流电动机实时解算模型计算出的相绕组电流进行

对比，验证模拟器控制方法的有效性。模拟器内

无刷直流电动机模型的主要参数、中断周期均与

５．１节相同，其电动机模拟变换器直流侧电压设
为２６Ｖ，开关频率设为 １２．５ｋＨｚ。此外，系统内
驱动控制器工作方式和参数设置与５．１节相同。

在选取模拟器与电动机驱动控制器连接支路

内 ＲＬ滤波器时应注意，较大电感值的滤波器能
够更好地抑制支路内的电流纹波，但是会对模拟

器的动态响应产生不利的影响；而滤波器内电阻

可以减小支路内电流振荡、提高系统的稳定性，但

是会限制支路内电流，给电流控制带来不利影响。

由于本文中电动机模拟变换器采用了直接电流控

制技术，其电流控制性能受 ＲＬ滤波器参数影响
不大，选用与实物电动机电枢绕组参数相近的

１ｍＨ滤波电感和１Ω滤波电阻组成 ＲＬ滤波器。
５．２．２　模拟器三相电流控制结果分析

由于本实验中无刷直流电动机实时解算模型

的基本参数和负载大小均与 ５．１节相同，可调节
驱动控制器斩波信号占空比控制模拟器运行于

９００ｒ／ｍｉｎ。则该转速条件下，无刷直流电动机实
时解算模型计算出的 ａ、ｂ、ｃ三相绕组电流如
图１２（ａ）所示，电动机驱动控制器与模拟器连接
支路 ａ、ｂ、ｃ中实际流过电流的测量值如图 １２（ｂ）
所示。此外为了方便对比分析，由ＴＭＳ３２０Ｆ２８３３５
采集电流传感器输出的电压信号，不做任何处理

图 １２　模拟器 ９００ｒ／ｍｉｎ运行时实验系统测量结果

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｅｍｕｌａｔｏｒｒｕｎｎｉｎｇａｔ９００ｒ／ｍｉｎ

直接由 ＥＰＷＭ端口输出，经过低通滤波后再由数
字示波器进行显示，则经上述过程处理后的 ａ、ｂ、
ｃ三相电流测量值如图１２（ｃ）所示。

由图１２可见，在无刷直流电动机驱动控制器
的控制下，功率级无刷直流电动机模拟器稳定运

行在９００ｒ／ｍｉｎ。模拟器以图 １２（ａ）中实时解算
模型计算出的三相绕组电流为参考，对驱动控制

器与模拟器连接支路内的电流进行控制，控制结

果如图１２（ｃ）所示。可见，在模拟器控制系统的
控制下，驱动控制器与模拟器连接支路内的电流

有效实现了对模型解算结果的跟踪。

５．２．３　不同转速条件下电流控制结果分析
当模拟器转速为３９０，７７０，１１６０，１８７５ｒ／ｍｉｎ

时，无刷直流电动机实时解算模型计算出的 ｃ相

２５０２
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绕组电流和经实时仿真器处理的电动机驱动控

制器与模拟器 ｃ相连接支路中实际流过电流的
测量值如图 １３所示。通过对比分析可知，不同
转速条件下，２个电流信号间的有效值误差分别

为 ５．４％、６．５％、７．１％、１０．３％。可见，在电动
机的额定转速范围内，驱动控制器与模拟器连

接支路内的电流均可实现对模型解算结果的

跟踪。

图 １３　不同转速下的 ｃ相电流计算结果与 ｃ相电流测量值

Ｆｉｇ．１３　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｐｈａｓｅｃｕｒｒｅｎｔａｎｄｍｅａｓｕｒｅｄｖａｌｕｅｓｏｆｃｐｈａｓｅｃｕｒｒｅｎｔａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｅｅｄｓ

５．２．４　启动状态电流控制结果分析
为了测量转速变换过程中的电流控制结果，

初始化设置无刷直流电动机带有 ０．０６Ｎ·ｍ的
恒转矩负载，调节被测无刷直流电动机驱动控制

器输出 ＰＷＭ电压占空比，控制功率级无刷直流
电动机模拟器转速由零变换至 ９００ｒ／ｍｉｎ，则无刷
直流电动机实时解算模型计算出的电枢绕组 ｃ相
电流指令信号、经实时仿真器处理过的被测电动

机驱动控制器与功率级无刷直流电动机模拟器 ｃ
相连接支路内实际流过电流的测量值，以及无刷

直流电动机实时解算模型计算出的电角度信号的

波形，如图１４所示。
５．２．５　速度变换过程中电流控制结果分析

控制功率级无刷直流电动机模拟器转速由

３９０ｒ／ｍｉｎ变换至 ５９０ｒ／ｍｉｎ，则速度变换过程中
的实验波形如图１５所示。

由图１４和图 １５可知，当被测无刷直流电动
机驱动控制器输出 ＰＷＭ电压占空比变换时，被
测电动机驱动控制器与功率级无刷直流电动机模

拟器连接支路内流过的电流和无刷直流电动机实

时解算模型计算出的电枢绕组电流指令信号在幅

值与相位上基本保持一致。进一步证明了本文所

图 １４　启动时 ｃ相电流计算结果与 ｃ相电流测量值

Ｆｉｇ．１４　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｐｈａｓｅｃｕｒｒｅｎｔａｎｄ

ｍｅａｓｕｒｅｄｖａｌｕｅｓｏｆｃｐｈａｓｅｃｕｒｒｅｎｔａｔｓｔａｒｔｕｐ
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图 １５　给定转速变换时 ｃ相电流计算结果与

ｃ相电流测量值

Ｆｉｇ．１５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｐｈａｓｅｃｕｒｒｅｎｔａｎｄｍｅａｓｕｒｅｄ

ｖａｌｕｅｓｏｆｃｐｈａｓｅｃｕｒｒｅｎｔｗｈｉｌｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｐｅｅｄｃｈａｎｇｅｓ

提出的无刷直流电动机模拟变换器控制模型可以

在驱动控制器输出 ＰＷＭ电压占空比变换时，实
现对功率级无刷直流电动机模拟器三相电流的实

时控制。

５．２．６　发电运行状态模拟结果
为了验证本文功率级无刷直流电动机模拟器

的四象限运行能力，对恒转矩驱动时的无刷直流

电动机发电运行状态进行了功率级模拟。该状态

下，电动机模拟变换器将根据实时解算模型计算

出的三相反电势，在其端口处输出 ＰＷＭ电压，模
拟无刷直流电动机发电运行时的端口电压特性。

由于本实验中的驱动控制器样机不具备四象限运

行能力，采用一个并联于驱动控制器电源两端的

２０Ω负载电阻来消耗从模拟器处获得的能量。
实验过程中，驱动控制器不工作，模拟器中的

无刷直流动电动机模型在恒转矩的驱动下匀速运

行，当转动５００转以后驱动力矩变为零，则电动机
解算模型内查表获得的无刷直流电动机 ｃ相绕组
反电势、ｃ相支路内实际流过的电流和电动机实
时电角度的测量结果如图１６所示。

由于发电运行时驱动力矩方向与电动运行时

负载力矩方向相同，则随驱动力矩的增加，无刷直

流电动机实时电角度变化频率上升且变化方向与

图 １６　模拟器发电运行状态实验结果

Ｆｉｇ．１６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｍｕｌａｔｏｒｉｎｐｏｗｅｒ

ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｓｔａｔｅ

电动运行时的方向相反，可知此时无刷直流电动

机转速上升且反向运行。随着电动机转速的上

升，ｃ相绕组反电势幅值变大，驱动控制器和模拟
器 ｃ相连接支路内实际流过电流的幅值也变大，
由于模拟器中电流传感器是以流入模拟器的电流

为正向电流，因此电流波形与反电势波形相位互

差１８０°电角度。由上述测量结果可知，当模拟器
模拟无刷直流电动机发电运行时，多级式双向变

换器可将电网能量有效传递给电动机模拟变换

器，并由电动机模拟变换器输出给驱动控制器。

结合前文无刷直流电动机电动运行时的测量结

果，进一步证明了本文提出的双向ＤＣ／ＤＣ变换器
控制策略和能量回馈变换器控制策略的有效性，

同时验证了模拟器的四象限运行能力。

５．２．７　模拟器与实物电动机对比
为了进一步验证模拟器的功率级模拟效果，

本文选择将电动机驱动控制器与模拟器连接支路
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中实际流过的电流与实物电动机绕组内流过的电

流进行对比。由于实验条件所限，无法将电动机

驱动控制器同时与实物电动机和模拟器进行功率

连接，对比测试是由输出状态固定的电动机驱动

控制器分别控制模拟器和实物电动机来完成。调

节驱动控制器斩波信号占空比，使模拟器运行于

９００ｒ／ｍｉｎ，此时测量到的无刷直流电动机实时解
算模型计算出的 ｃ相绕组电流和经实时仿真器处
理的电动机驱动控制器与模拟器 ｃ相连接支路中
实际流过电流的测量值如图 １７所示。随后采用
实物无刷直流电动机替代模拟器与驱动控制器相

连，测量到的实物电动机 ｃ相绕组电流波形如
图１７所示。

由图１７可知，在电动机驱动控制器输出状态
固定的情况下，实物无刷直流电动机 ｃ相绕组电
流波形与模拟器 ｃ相支路内电流波形基本一致，
二者有效值误差为 ９．３％，误差产生的主要原因
在于模拟器内电动机和负载模型的参数与实物设

备参数存在一定差异，在模拟器应用过程中，可通

过优化模型参数的方法进一步减小此误差。

图 １７　模拟器 ｃ相连接支路电流测量值与实物

电动机 ｃ相绕组电流测量值的对比

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｃｐｈａｓｅｂｒａｎｃｈｃｕｒｒｅｎｔｉｎｐｏｗｅｒｈａｒｄｗａｒｅｉｎｔｈｅｌｏｏｐ

ＢＬＤＣＭｅｍｕｌａｔｏｒａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｐｈａｓｅ

ｗｉｎｄｉｎｇｃｕｒｒｅｎｔｉｎａｒｅａｌＢＬＤＣＭ

６　结　论

针对利用电动机负载试验台完成无刷直流电

动机驱动控制器性能测试过程中存在的测试周期

长、成本高、系统结构复杂等缺点，本文提出一种

具有四象限运行能力的功率级无刷直流电动机模

拟器，替代电动机负载试验台完成对电动机驱动

控制器的各项性能测试，并通过实验验证了功率

级无刷直流电动机模拟器的有效性。

１）提出了一种具有四象限运行能力的功率
级无刷直流电动机模拟器拓扑结构，由实时仿真

器、电动机模拟变换器、多级式双向变换器３部分
组成，能够有效模拟不同电压等级无刷直流电动

机运行特性。实验结果表明，该模拟器与实物电

动机的误差率为 ９．３％，验证了所提出模拟器拓
扑结构的有效性。

２）提出了一种无刷直流电动机驱动控制器
输出 ＰＷＭ电压的分区间采样处理方法，解决了
无刷直流电动机驱动控制器两两导通控制引起的

电压采样不准确问题。实验结果表明，实时解算

模型计算出的相绕组电流和实物电动机相绕组电

流波形的相位和幅值基本一致（误差小于 ７％），
证明了该模型采样和解算方法的有效性。

３）提出利用直接电流控制方法对模拟器中
的电动机模拟变换器进行控制。实验结果证明了

该方法可有效控制功率级无刷直流电动机模拟器

三相电流跟踪实时解算模型计算出的相绕组电

流，从而实现对实物电动机运行特性的功率级

模拟。

与采用电动机负载试验台完成无刷直流电动

机驱动控制器的性能测试相比，基于功率级无刷

直流电动机模拟器的测试系统具有系统构建周期

短、模型参数和负载配置灵活性高等优势，只需更

改模拟器中的软件程序即可实现对不同电压等

级、不同结构参数无刷直流电动机的功率级模拟，

具有很强的通用性和灵活性。
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　第 １０期 张磊，等：功率级无刷直流电动机四象限运行模拟器设计
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一种基于 ＳＤＩＣＡ的卫星电池健康状态估计方法
陈景龙，王日新，李玉庆，徐敏强，黄文虎

（哈尔滨工业大学 航天学院，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：针对容量增量分析（ＩＣＡ）法应用在卫星电池的健康状态（ＳＯＨ）估计中存在
较大误差的问题，提出了基于带平滑处理并使用放电数据的容量增量分析（ＳＤＩＣＡ）的电池健
康状态估计方法。首先，利用光滑样条函数的拟合结果具有二阶导连续的特性，对低分辨率的

遥测数据进行平滑处理，从而提高了计算结果的准确性。其次，针对 ＩＣＡ必须使用微小电流
放电数据的限制，推导出有负载条件下的容量增量（ＩＣ）计算方法，降低了对卫星电池放电工
况的要求。最后，利用 ＩＣ曲线的第一特征点（ＦＯＩ１）与电池容量的关系，对卫星电池的健康状
态进行估计。经验证，所提方法具有对数据分辨率要求低、不需要增加电池工况、计算简便等

优势，可以准确地从卫星遥测数据中估计电池健康状态。研究成果在卫星电池的健康管理和

任务规划中具有重要的应用价值。

关　键　词：容量增量分析（ＩＣＡ）；卫星；锂电池；健康状态（ＳＯＨ）估计；低分辨率遥测数据
中图分类号：Ｖ１９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０５８１０

　　电池是卫星能源系统的关键部件，其寿命和
性能直接影响到在轨卫星的工作状态。而近年来

不断提高的卫星设计寿命也对电池的监测和管理

提出了更高的要求。新一代卫星逐渐开始使用锂

电池，过充、过放和过载等行为都会严重影响锂电

池的寿命和安全性，因此必须更加准确评估锂电

池的状态，从而为安全高效地控制电池提供支

撑
［１３］
。传统的安时计法在估计电池寿命时由于

累积误差大，对工况的影响考虑不足，已经不能满

足现代卫星的要求
［４］
。同时，遥测数据的测量分

辨率低，也限制了传统的健康状态 （Ｓｔａｔｅｏｆ
Ｈｅａｌｔｈ，ＳＯＨ）估计方法的应用。

确定电池健康指标是监测锂电池健康状态的

首要步骤。电池在标准工况下的最大放电量（即

电池容量）是监测锂电池健康状态的基本指标。

但选择电池容量作为健康指标存在一些问题，其

中最主要问题是电池的最大放电量受电流、温度

等工况的影响
［５］
。因此，要测量电池容量必须在

标准工况下对电池进行完全放电。在轨卫星中，

电池的充放电电流、温度和放电深度等并非不变，

而且为了卫星的安全运行，电池的放电深度通常

也限制在一定比例之下。这意味着很难直接测量

在轨卫星电池的容量，因此不能直接使用容量作

为卫星电池的健康指标。

内阻也是常用的电池健康状态指标，其与电

池容量存在较为稳定的关系
［６７］
，而且直流内阻

（ＤｉｒｅｃｔＣｕｒｒｅｎｔＲｅｓｉｓｔａｎｃｅ，ＤＣＲ）可通过突变电流
进行测量。但内阻对温度较为敏感，而且在不同

的荷电状态下内阻有所不同
［８］
。要在排除这些

影响因素的条件下对在轨卫星进行内阻测量较为

困难，因此内阻也不适合直接作为卫星电池的健

康状态指标。

qwqw
新建图章
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近年来，一些新的锂电池健康指标被提出，其

中容量增量分析（ＩｎｃｒｅｍｅｎｔａｌＣａｐａｃｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ，
ＩＣＡ）在电池退化分析中展示了很好的可解释
性

［９］
，加之其具有对工况变化的适应性较强、所

需数据长度较短的特点，因而受到越来越多的关

注。电池电极在充放电过程中存在多种电化学反

应，不同的电化学反应有着各自相对稳定的电势，

在电极电势曲线中各电势平台代表了电池充放电

的不同阶段。基于这一原理，Ｄｕｂａｒｒｙ等［１０］
提出

了 ＩＣＡ法，并分析了正负电极的每一种电化学反
应对应容量增量（ＩｎｃｒｅｍｅｎｔａｌＣａｐａｃｉｔｙ，ＩＣ）曲线
的特征点（ＩＣ曲线的波峰）。ＩＣ曲线的各个特征
点会随着电池退化而降低，最大的特征点也被称

为第一特征点（ＦｅａｔｕｒｅｓｏｆＩｎｔｅｒｅｓｔ１，ＦＯＩ１），其与
容量可近似为线性关系

［１１］
。Ｚｈｅｎｇ等［１２］

利用 ＩＣ
曲线的第一特征点对电池容量进行估计，取得较

好的效果。ＩＣ曲线的物理特性使得第一特征点
出现的电压平台较为固定，因此只需要在指定的

电压附近存在恒定的电流数据就能计算出第一特

征点。而这一使用条件对于在轨卫星来说通常可

以被满足，因此 ＩＣＡ法非常适合在轨卫星的健康
状态估计。

然而对在轨卫星应用 ＩＣＡ法进行健康估计
还存在２个主要问题。①ＩＣ值是电压对电量的
导数，因此在使用中存在 ＩＣ值不稳定的问题。对
此，李雪等

［１３］
分析了不同电压间隔对 ＩＣ值的影

响。冯旭宁等
［１４］
用概率密度函数代替 ＩＣ曲线，

起到了平滑作用。翁才浩等
［１５］
使用电压模型拟

合放电曲线，以此减小 ＩＣ曲线的波动性。而对于
高度非线性的电池系统，模型拟合会存在较大误

差，进而影响 ＩＣＡ的结果。李毅等［１６］
采用高斯滤

波和移动平均对 ＩＣ曲线进行平滑。这种平滑处
理的目的是消减信号中的高斯噪声，而无法处理

对测量数据低分辨率带来的误差。卫星电池的遥

测数据中不仅存在高斯噪声，更多的误差来源于

遥测分辨率低，因此这些平滑方法不适用于基于

遥测数据的电池健康状态估计。②ＩＣＡ是基于平
衡态的开路电压数据，工作电流等工况变化会影

响分析结果。因此在目前关于 ＩＣＡ法的研究和
应用中，均使用微小电流（＜１／２０Ｃ）的放电数据
来近似平衡态开路电压。而在轨卫星很难单独进

行微小电流放电，不能获得平衡态放电数据，因而

限制了 ＩＣＡ法在卫星中的应用。
为了利用 ＩＣＡ法在卫星电池健康状态估计

中对退化状态分析的准确性及卫星工况的适应

性，本文针对限制 ＩＣＡ法在卫星中应用的 ２个主

要问题提出了低分辨率数据适用的有负载 ＩＣＡ
法，称为平滑且带放电电流的容量增量分析

（ＳｍｏｏｔｈａｎｄＤｉｓｃｈａｒｇｅａｐｐｌｉｃａｔｉｖｅＩｎｃｒｅｍｅｎｔａｌＣａ
ｐａｃｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ，ＳＤＩＣＡ）法。首先，针对数据精度
低的问题，提出使用光滑样条函的平滑结果具有

二阶导连续的特性对遥测数据进行平滑处理，使

得 ＩＣ值的计算结果更为稳定，计算误差更低。然
后，根据卫星电池在轨运行的工况稳定且存在恒

流放电过程的特点，利用内阻的变化特性和负载

电流对电极电势的影响，对 ＩＣ值的计算过程进行
改进，提出可带负载的 ＩＣＡ法，提高了卫星电池
的健康状态估计的准确性。

１　卫星电池数据特性分析

卫星电池通常是多个单体电池以先串联后并

联的结构组成大容量电池组来满足大电流供电需

求。电池组的工作模式在不同类型的卫星中有各

自的特点。地球同步卫星（ＧｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙＥａｒｔｈＯｒ
ｂｉｔ，ＧＥＯ）以导航卫星和通信卫星为主，其运行轨
道在 ２０００ｋｍ以上，在该轨道上，卫星大部分时
间拥有充足的太阳能，一个轨道周期内通常只有

２次进入地影区。因此，高轨卫星的电池组一年
大约进行１２０次充放电，其余时间处于静置状态。
如图 １所示，ＧＥＯ卫星的荷载较为稳定，除去电
池放电的起始和末尾的供电状态转换阶段，电池

每一次放电的放电电流可近似不变。供电状态转

换阶段大约持续２ｍｉｎ，在这过程中，电池将释放
约０．５％的电量，因此对电池放电曲线影响较小。
放电过程中电池端电压的变化近似于恒流放电的

工况。另外，受轨道光照时间变化的影响，单次放

电持续时间会有所不同，但正常情况下的最大放

电深度不会超过７０％。

图 １　ＧＥＯ卫星电池组放电电流和电池组端电压

Ｆｉｇ．１　ＧＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｔｔｅｒｙｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｕｒｒｅｎｔａｎｄｂａｔｔｅｒｙ

ｐａｃｋｔｅｒｍｉｎａｌｖｏｌｔａｇｅ
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低轨（ＬｏｗＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＬＥＯ）卫星的运行轨
道在１０００ｋｍ以下，其轨道周期短。在绕地球飞
行过程中，每个周期都存在地影区。因此，ＬＥＯ
卫星的电池工作频率非常高。ＬＥＯ卫星的荷载
相对多样，图 ２为 ＬＥＯ轨卫星电池典型放电工
况。可以看到，电池放电电流可分为２个阶段，第
１阶段电流较为平稳，可视为恒流放电；第 ２阶段
荷载加大，电池输出功率增加；由于电池进入放电

后期，电压迅速下降，为保证输出功率不变，其放

电电流明显上升。通过分析图２的电池组端电压
曲线，ＬＥＯ卫星电池放电深度较大，第一阶段放
电通常在７０％以内。

图 ２　ＬＥＯ卫星电池组放电电流和电池组端电压

Ｆｉｇ．２　ＬＥＯｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｔｔｅｒｙｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｕｒｒｅｎｔａｎｄｂａｔｔｅｒｙ

ｐａｃｋｔｅｒｍｉｎａｌｖｏｌｔａｇｅ

综上所述，不同类型的卫星电池在电流大小、

放电时长等方面有所不同，但在５０％ ＳＯＣ附近均
存在一段平稳的放电电流，这给使用 ＩＣＡ法提供
了基础。另外卫星的通信带宽有限，而所需要传

输的数据较多。为节约通信带宽，遥测数据的采

样分辨率和采样间隔都有一定的限制。不同型号

的卫星采样分辨率有所不同。通常卫星电池电压

的分辨率在０．１～０．００１Ｖ之间，电流的分辨率在
０．１～０．０００１Ａ之间。当卫星电池遥测数据的分
辨率较低时，应用传统方法分析电池健康状态时

会产生较大误差。本文针对这一问题也提出了有

效的处理方法。

２　基于 ＳＤＩＣＡ的健康状态估计

２．１　经典 ＩＣＡ法
ＩＣＡ法是根据开路电压（ＯｐｅｎＣｉｒｃｕｉｔＶｏｌｔ

ａｇｅ，ＯＣＶ）的变化来分析电池内部放电过程。锂
电池在放电过程中，正负电极会随着放电的进行

发生不同的相变，其外部表现为不同的电势平台。

由于正负极材料的各个相变过程对应的电势平台

互不相同且互不干扰，在全电池的开路电压曲线

中各个电压平台实际是正负极材料相变过程的叠

加。通过式（１）取开路电压曲线斜率的倒数进行
分析，电极材料的各相变过程就转化为 ＩＣ曲线的
波峰

［１７］
。

ＩＣ＝ｄＱ／ｄＵ （１）
式中：Ｑ为电池放电电量；Ｕ为电池开路电压。

标准 ＩＣＡ法过程如下：
１）以微小电流（通常 １／２０Ｃ）将充满电的电

池完全放电，获得近似平衡状态的开路电势曲线。

２）依据式（１）计算各电压对应的 ＩＣ值。
３）提取 ＩＣ曲线中的各极大值作为特征点，

分析电池的健康状态。

锂电池的退化通常是由电池内可用锂离子损

失（ＬｏｓｓｏｆＬｉｔｈｉｕｍＩｎｖｅｎｔｏｒｙ，ＬＬＩ）和正负电极活
性材料损失（ＬｏｓｓｏｆＡｃｔｉｖｅＭａｔｅｒｉａｌ，ＬＡＭ）造成。
这２种损失在 ＩＣ曲线中的表现形式有所不同。
其中，可用锂离子的损失会造成 ＩＣ曲线中最大的
波峰衰减，即 ＩＣ曲线的最大值下降。而电极活性
材料损失将引起电极所有电势平台收缩，反应在

ＩＣ曲线上表现为所有峰值均衰减。因此可以将
图３中 ＩＣ曲线的最大峰值和次大峰值分别作为
第一特征点 ＦＯＩ１和第二特征点 ＦＯＩ２，通过分析
这２个特征点的变化均可得到电池内主要材料的
退化状态，从而确定电池的健康状态。在本文中，

ＩＣＡ法被用于健康估计，因此只需要关注 ＩＣ曲线
的特征点与电池容量之间的关系。

在诸多研究和实验中，ＦＯＩ１均表现出与电池
容量衰减成较好的线性关系

［１８］
：

ＦＯＩ１＝ａＣ＋ｂ （２）
式中：Ｃ为电池容量；ａ和 ｂ为方程系数，可通过
最小二乘法估计而得。

ＦＯＩ２也与电池容量存在较为稳定的关系。
但随着电池的衰减，ＦＯＩ２将不断下降，最终导致
在电池寿命的中后期无法获得 ＦＯＩ２值。另外，在

图 ３　ＩＣ曲线及 ＦＯＩ１和 ＦＯＩ２

Ｆｉｇ．３　ＩＣｃｕｒｖｅａｎｄＦＯＩ１＆ＦＯＩ２

０６０２
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有负载的情况下，ＦＯＩ２更容易被掩盖。因此，本
文采用 ＦＯＩ１来估计电池的健康状态。锂电池的
健康状态通常使用电池容量来定义

［１９］
：

ＳＯＨ ＝Ｃｔ／Ｃ０ （３）
式中：Ｃｔ为电池当前状态的容量；Ｃ０为电池初始
状态的容量。

将式（２）代入式（３）可得ＦＯＩ１与ＳＯＨ的关系为

ＳＯＨ ＝
Ｃｔ
Ｃ０
＝
ＦＯＩ１ｔ－ｂ
ＦＯＩ１０－ｂ

（４）

基于传统 ＩＣＡ法的电池健康状态估计方法
受限于计算原理，对电池测量数据的精度要求较

高，而且需要进行长时间的微小电流放电测试以

获得平衡状态下的电池开路电压曲线。这２项要
求限制了传统 ＩＣＡ法在卫星健康状态评估中的
应用。因此，接下来针对这 ２项限制因素进行改
进，使之能适用于在轨卫星的遥测数据。

２．２　基于光滑样条函数的 ＩＣ平滑处理
由于测量精度和电池内电化学反应的不稳定

性，电池电压存在微小波动，而这将引发 ＩＣ值的
计算结果出现剧烈波动。通常的解决方法是增加

采样间隔，但增加采样间隔会导致计算结果丢失

过多细节。为了更多地保留 ＩＣ曲线携带的信息，
提高 ＦＯＩ１的计算精度，本文在对放电数据（放电
量电压，ＱＶ）按电压间隔重采样，并使用光滑样
条近似拟合的方法进行数据的平滑，以此减少采

样精度的影响，提高计算 ＩＣ值的准确性。
光滑样条近似拟合是在最小二乘法的拟合误

差中增加了平滑因子项∫｛ｆ″（ｔ）｝２ｄｔ，即拟合误差
表示为

ＲＳＳ（ｆ，λ）＝λ∑
Ｎ

ｉ＝１
｛ｙｉ－ｆ（ｘｉ）｝

２＋

　　（１－λ）∫｛ｆ″（ｔ）｝２ｄｔ （５）

式中：ｆ（ｘ）为样条函数；λ为平滑因子，取值在０～１
之间。λ越接近１，则平滑后的曲线越接近３次样
条插值，越接近０，则平滑后的曲线越接近最小二
乘拟合的直线。对于一般情况，平滑因子可取

１／（１＋ｈ３／６），ｈ为数据一阶差分的均值。增加平
滑处理过程后的 ＩＣＡ法步骤具体步骤如下：

步骤１　使用光滑样条函数对电池 ＱＶ数据
进行平滑处理。

步骤２　对平滑后的放电数据按固定的电压
间隔重采样（采样间隔可取电池额定电压范围的

０．１％）。
步骤３　计算各电压采样点对应的 ＩＣ值，形

成 ＩＣＯＣＶ曲线。

步骤４　取 ＩＣＯＣＶ曲线的最大值作为 ＦＯＩ１，
并估计电池健康状态。

２．３　带负载的 ＩＣＡ法
标准的 ＩＣＡ法是基于电池平衡状态的开路

电压曲线进行的
［２０］
。在实验室可以用微小电流

充放电获得平衡态开路电压，但在工程应用中难

以获得，因此不能直接应用 ＩＣＡ法对电池状态进
行分析。本文通过分析电池内阻、浓差极化对电

势端电压的影响，从而将 ＩＣＡ法应用于平稳电流
下的端电压。

电池端电压可以表示
［２１］
为

Ｖｔ＝Ｕｐ（θｐ）－Ｕｎ（θｎ）－ＲＩ （６）
式中：Ｕｐ、Ｕｎ分别为电池正、负极电势；θｐ、θｎ分别
为正、负极表面荷电状态；Ｒ为电池的总内阻，也
就是常说的 ＤＣＲ；Ｉ为电池负载电流。

由式（６）可知，电池端电压由开路电压和电
池内阻分压组成。因此，根据式（１），电池 ＩＣ值
可改写为

ＩＣ＝ｄＱ
ｄＵ
＝ ｄＱ
ｄＶ＋ｄ（ＩＲ）

＝ １
ｄＶ
ｄＱ
＋ｄ（ＩＲ）
ｄＱ

（７）

首先分析负载电流对 ｄ（ＩＲ）／ｄＱ的影响。
ＤＣＲ会随着 ＳＯＣ变化，特别是在低 ＳＯＣ时（０＜
ＳＯＣ＜３０），内阻会随着 ＳＯＣ的降低而迅速增
高

［８］
。同时，内阻也会随着电池的衰退而增加。

不失一般性，本文选取了三洋公司的钴酸锂电池

进行测试，其中编号为 Ａ１１的电池的 ＤＣＲＳＯＣ
曲线在不同健康状态下的表现如图４所示。可以
看到，ＤＣＲＳＯＣ曲线随着电池 ＳＯＨ的下降，可近
似为整体上升。在低于３０％ ＳＯＣ的区域，内阻会
随着 ＳＯＣ的降低而急速上升。而电池 ＦＯＩ１所在
的 ＳＯＣ区域（ＳＯＣ＝０．４～０．６），内阻随 ＳＯＣ的变
化较小，因而 ｄＲ／ｄＱ可近似为不变量。因此，
ｄ（ＩＲ）／ｄＱ在恒定电流条件下可近似为不受电池
退化影响的固定值。

图 ４　电池内阻退化趋势

Ｆｉｇ．４　Ａｇｉｎｇｔｒｅｎｄｏｆｂａｔｔｅｒｙｒｅｓｉｓｔａｎｃｅ

１６０２
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然后分析负载电流对 ｄＶ／ｄＱ的影响。电池
的开路电压由电极表面电势控制。当电池处于平

衡态时，电极内离子浓度保持均匀分布，因而电极

表面电荷状态等于电池电极电荷状态；存在负载

电流时，电极内出现极化现象，电极的离子浓度出

现梯度，从而导致表面电荷状态偏离电池电极的

电荷状态。根据电化学模型仿真分析可知，当负

载电流恒定时，电池可用放电量随着电流的增加

而减小，但电池的 ＯＣＶＳＯＣ曲线近似不变［２２］
。

即随着电流的增加，单位电压差对应的电量减小，

因此有负载电流的 ＩＣ值 ＩＣ′与电池平衡态下的
ＩＣ值可表示为
ＩＣ＝ＩＣ′＋ｆ（Ｉ） （８）
式中：ｆ（Ｉ）为关于负载电流的函数。

将式（８）代入式（７），即可得到存在负载电流
ＩＣ值计算公式为

ＩＣ＝ １
１
ＩＣ′
＋ｄ（ＩＲ）
ｄＱ

＋ｆ（Ｉ） （９）

当负载电流为恒定值时，ｆ（Ｉ）和 ｄ（ＩＲ）／ｄＱ
可视为常数，因此式（９）可简写为

ＩＣ＝ １
１
ＩＣ′
＋ｃ
＋ｄ （１０）

式中：ｃ和 ｄ为与电流有关的系数，可以根据已知
的放电数据利用最小二乘法估计而得。

综上所述，将光滑样条函数平滑法与带负载

的 ＩＣＡ法相结合即是本文提出的 ＳＤＩＣＡ法。通
过 ＳＤＩＣＡ法，便可以从遥测数据中的放电数据
计算得到实际 ＩＣ曲线的 ＦＯＩ１。将式（１０）代入
式（４），得到由基于遥测数据计算的 ＩＣ曲线第一
特征点表示的电池 ＳＯＨ：

ＳＯＨ ＝

１
１
ＦＯＩ１′ｔ

＋ｃ
＋ｄ－ｂ

１
１

ＦＯＩ１′０
＋ｃ
＋ｄ－ｂ

（１１）

式中：ＦＯＩ１′ｔ为由带负载的放电数据计算得到的电
池当前状态的 ＩＣ曲线第一特征点；ＦＯＩ１′０为由带
负载数据计算得到的初始状态的 ＩＣ曲线第一特
征点。

至此，将基于 ＳＤＩＣＡ法的卫星电池健康状
态估计的计算步骤总结如下：

步骤 １　使用与在轨卫星同型号电池进行
ＲＰＴ测试和模拟在轨运行的放电测试。

步骤２　从 ２个测试数据中拟合出式（２）中
的参数 ｂ，以及式（１０）中的参数 ｃ和 ｄ。

步骤３　提取卫星初始状态的电池放电数据
（单体端电压、放电电流）。

步骤４　选取 ５０％ ＳＯＣ附近的恒流放电数
据，并计算 ＦＯＩ１′０。

步骤５　从卫星当前状态的放电数据中计算
ＦＯＩ１′ｔ。

步骤６　由式（１１）计算电池当前状态的 ＳＯＨ。

３　数据校验

３．１　实验设备及设置
整个电池测试系统如图 ５所示，主要包括一

台用于控制电池测试仪和储存数据的计算机、一

台来自武汉蓝迪公司的 ＢＴＳ２０１６ＣＬ电池测试
仪，其主要参数如表 １所示。测试所用的电池为
三洋公司的 ＵＲ１８６５０ＡＡ钴酸锂电池，其电池标
准容量为２．２５Ａｈ，最大充放电电流为２Ｃ（５Ａ），
充放电截止电压为４．２Ｖ／２．７５Ｖ。

寿命实验包括 ２种测试模式：参考性能测试
（ＲｅｆｅｒｅｎｃｅＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅＴｅｓｔ，ＲＰＴ）和循环放电测
试（ＣｙｃｌｅＤｉｓｃｈａｒｇｅＴｅｓｔ，ＣＤＴ）。ＲＰＴ测试是先
以标准恒流恒压（ＣＣＣＶ）模式将电池充满电，静
置 ５ｍｉｎ后以 ０．０５Ｃ恒流放电至截止电压
２．５Ｖ。ＣＤＴ测试则是以标准 ＣＣＣＶ模式将电池
充满电，静置 ５ｍｉｎ后以 １Ｃ恒流放电至截止电
压２．５Ｖ。一次 ＲＰＴ测试后续接 ５０次 ＣＤＴ为一
组，在２５℃环境温度下循环进行，直至电池容量
低于初始容量的６０％。

图 ５　电池测试系统

Ｆｉｇ．５　Ｂａｔｔｅｒｙｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

表 １　电池测试仪主要参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｂａｔｔｅｒｙｔｅｓｔｅｒ

参数　　　 数值

通道数 ８

充放电电流／Ａ ０～５

充放电电压／Ｖ ０～５

电流分辨率／ｍＡ ０．１

电压分辨率／ｍＡ ０．１

温度分辨率／℃ ０．１
最小记录间隔／ｓ ０．１

２６０２
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３．２　方法验证
本文将从２个方面对本文方法进行验证。首

先，对低分辨率数据的适应性是将本文提出的评

估方法应用于在轨卫星状态评估的先决条件。因

此，本文使用低分辨率的仿遥测数来验证该方法

对低分辨率数据的处理能力。然后，通过 １Ｃ放
电倍率的电池寿命测试数据验证本文方法在评估

电池健康状态中的有效性。

为模拟在轨卫星的遥测数据，本文将实验室

高精度的电池实测数据按照遥测数据的分辨率进

行重采样。重采样结果如图 ６所示，电压值呈阶
梯下降趋势。对原始测试数据及该段重采样后的

放电数据分别以传统的 ＩＣＡ法、带移动平均平滑
处理的 ＭＡＩＣＡ法［１９］

、带高斯滤波平滑处理的

ＧａｕＩＣＡ 法［１６］
、基 于 模 型 拟 合 的 ＭｏｄｅｌＩＣＡ

法
［１５］
，以及本文提出的 ＳＤＩＣＡ法分别计算该放

电过程的 ＩＣ曲线，并分别与实测数据计算的 ＩＣ
曲线进行对比。对比结果如图 ７所示，可以明显
看到，使用传统的 ＩＣＡ法直接计算的 ＩＣ值存在剧
烈的波动。ＧａｕＩＣＡ法的计算结果波动性稍小。
ＭＡＩＣＡ法的计算结果更为平滑，但 ＩＣ曲线的主要
波峰削弱明显，导致 ＦＯＩ１的误差较大。ＭｏｄｅｌＩＣＡ
法虽然整体最为平滑，但 ＩＣ曲线已严重变形，因
而失去了使用价值。本文提出的 ＳＤＩＣＡ法计算

图 ６　实测电压值与重采样模拟遥测值
Ｆｉｇ．６　Ｖｏｌｔａｇｅｆｒｏｍｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄｒｅｓａｍｐｌｉｎｇ

图 ７　测量数据的 ＩＣ计算结果
Ｆｉｇ．７　ＩＣｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａ

结果与实际值重合最好。其相比于 ＧａｕＩＣＡ法更
为平滑，而相对于 ＭＡＩＣＡ法又更多地保留了真
实值的变化细节。因此，本文将原始数据通过

ＳＤＩＣＡ法得到的 ＩＣ曲线作为模拟遥测数据的真
实值（ＲｅａｌＩＣＡ），以便进一步分析各方法处理低
分辨率数据的性能。

应用这５种方法分别计算模拟遥测放电数据
的 ＩＣ值，并将结果展示于图 ８和图 ９中。从图 ８
中可以看到，对于低分辨率数据，由传统的 ＩＣＡ
法计算的 ＩＣ曲线波动非常剧烈，已经没有使用价
值。ＧａｕＩＣＡ法的结果波动性稍小，但同样严重
偏离真实值。从图 ９中可以看到，ＭＡＩＣＡ法的
结果基本反映了真实值，但 ＩＣ曲线的２个主要波
峰还是有明显削减，而且抖动明显。ＭｏｄｅｌＩＣＡ
法的计算结果最为平滑，但波峰明显偏离真实值。

ＳＤＩＣＡ法的计算结果则与真实值 ＲｅａｌＩＣＡ基本
重合，其 ＩＣ曲线也较为平滑。

提高 ＩＣＡ法、ＭＡＩＣＡ法、ＧａｕＩＣＡ法和 Ｍｏｄ
ｅｌＩＣＡ法的采样间隔，并重新计算 ＩＣ值，结果绘
制于图１０中。可以看到，即使提高采样间隔，损
失部分信息，传统的 ＩＣＡ法仍不稳定。ＧａｕＩＣＡ法

图 ８　重采样后 ＩＣＡ法和 ＧａｕＩＣＡ法计算结果

Ｆｉｇ．８　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＩＣＡａｎｄＧａｕＩＣＡｆｒｏｍｒｅｓａｍｐｌｉｎｇｄａｔａ

图 ９　重采样后 ＭＡＩＣＡ法、ＳＤＩＣＡ法和

ＭｏｄｅｌＩＣＡ法计算结果

Ｆｉｇ．９　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＭＡＩＣＡ，ＳＤＩＣＡ，ａｎｄ

ｍｏｄｅｌＩＣＡｆｒｏｍｒｅｓａｍｐｌｉｎｇｄａｔａ
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图 １０　重采样数据增加采样间隔后计算结果

Ｆｉｇ．１０　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍｌａｒｇｅｉｎｔｅｒｖａｌｒｅｓａｍｐｌｉｎｇｄａｔａ

的结果有一定的改善，能反映出真实 ＩＣ曲线。
ＭＡＩＣＡ法虽然较为平滑，但波峰削弱严重，其计
算结果已经不能反映真实值。ＭｏｄｅｌＩＣＡ法在提
高采样间隔后波峰下降，但仍与实际值相差较大。

因此，即使通过提高采样间隔来改善 ＩＣＡ法、ＭＡ
ＩＣＡ法、ＧａｕＩＣＡ法和 ＭｏｄｅｌＩＣＡ法的性能，其处
理效果仍不如直接采用 ＳＤＩＣＡ法。

为了进一步量化分析各方法计算精度的优

劣，通过式（１２）～式（１４）分别计算未增加采样间
隔的 ＳＤＩＣＡ法，以及增加采样间隔后的 ＩＣＡ法、
ＭＡＩＣＡ法、ＧａｕＩＣＡ法和 ＭｏｄｅｌＩＣＡ法的平均绝
对误差 ＭＡＥ和均方根误差 ＲＭＳＥ误差［１９］

，计算

结果如表２所示。
Ｘｅｒｒｏｒ＝Ｘｃ－Ｘｒ （１２）

ＲＭＳＥ＝ １
ｐ∑

ｐ

ｉ＝１
（Ｘｉｅｒｒｏｒ－珔Ｘｅｒｒｏｒ）槡

２
（１３）

ＭＡＥ＝１
ｐ∑

ｐ

ｉ＝１
Ｘｉｅｒｒｏｒ－珔Ｘｅｒｒｏｒ （１４）

式中：Ｘｃ为计算值；Ｘｒ为真实值；ｐ为采样点数量。
从误差计算结果中可以看到，ＭｏｄｅｌＩＣＡ值

的ＭＡＥ和ＲＭＳＥ与ＩＣＡ法相近，其误差明显大于
其他方法，说明基于模型的平滑方法在 ＩＣ值计算
中效果较差。虽然 ＭｏｄｅｌＩＣＡ法的平滑性最好，
但其拟合精度严重依赖电压模型，而且通常会使

电压偏离实际值，这将造成 ＩＣ值计算结果明显失
真。ＭＡＩＣＡ法和 ＧａｕＩＣＡ法在处理低分辨率数
据中的计算精度比 ＩＣＡ法有一定提高。本文提
出的 ＳＤＩＣＡ法的计算误差相比于 ＩＣＡ法低一个
数量级，相对于 ＭＡＩＣＡ法和 ＧａｕＩＣＡ法也有显著
优势，而且 ＳＤＩＣＡ法的采样间隔更低，保留了更多

表 ２　ＩＣ值计算误差

Ｔａｂｌｅ２　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＩＣ

误差 ＳＤＩＣＡ法 ＩＣＡ法 ＭＡＩＣＡ法 ＧａｕＩＣＡ法 ＭｏｄｅｌＩＣＡ法

ＭＡＥ ０．００９７ ０．１５０９ ０．０７１１ ０．０３２１ ０．１２９５

ＲＭＳＥ ０．０１７７ ０．１９１２ ０．１１１７ ０．０５２１ ０．１９４５

ＩＣ曲线的细节。因此，本文提出的 ＳＤＩＣＡ法对低
分辨率的数据适应性更强，计算精度更高。

为验证基于 ＳＤＩＣＡ法的电池健康估计方法
的有效性，先使用 ＲＰＴ测试的放电数据计算得到
的 ＩＣ值作为锂电池实际 ＩＣ曲线，并估计式（２）的
参数 ａ和 ｂ。实验获得的 ＩＣ曲线随电池退化的
变化绘制于图 １１中，可以看到随着电池的退化，
ＩＣ曲线波峰逐渐降低。提取各曲线的 ＦＯＩ１（最
大 ＩＣ值）和对应的电池容量绘制于图１２中，可以
明显观察到，随着循环的进行，ＦＯＩ１逐渐下降，其
下降趋势与电池容量的退化规律一致。ＦＯＩ１与
容量的关系如图１３所示，利用式（２）进行拟合得

图 １１　电池衰退对 ＩＣ曲线的影响

Ｆｉｇ．１１　ＩｍｐａｃｔｏｆｂａｔｔｅｒｙａｇｉｎｇｏｎＩＣｃｕｒｖｅｓ

图 １２　ＦＯＩ１的变化趋势与电池容量的退化趋势

Ｆｉｇ．１２　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆＦＯＩ１ａｎｄｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｏｆｂａｔｔｅｒｙｃａｐａｃｉｔｙ

图 １３　ＦＯＩ１与电池容量的关系

Ｆｉｇ．１３　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎＦＯＩ１ａｎｄｂａｔｔｅｒｙｃａｐａｃｉｔｙ
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　第 １０期 陈景龙，等：一种基于 ＳＤＩＣＡ的卫星电池健康状态估计方法

到式（１５），其拟合的误差 Ｒ２为 ０．９９９６，说明
ＦＯＩ１与容量的关系符合线性模型。
ＦＯＩ１＝１．０３０Ｑ－０．５５８５ （１５）

计算 ＲＰＴ测试数据的 ＩＣ值，作为仿真遥测
数据的真实值。然后提取电池每一次 ＲＰＴ测试
前一次的放电数据来仿真遥测数据，并将该仿真

遥测数据用于验证基于 ＳＤＩＣＡ法的电池健康状
态估计方法。同时，选取 ＳＯＨ为 ０．９８的电池，从
ＲＰＴ测试数据（等效于 ＯＣＶ曲线）中计算无负载
的 ＩＣ值，然后从 １Ｃ（２Ａ）放电数据中计算有负
载的 ＩＣ值，并将计算结果绘制于图 １４中。可以
看到，有负载 ＩＣ曲线和无负载的 ＩＣ曲线形状相
似。其水平方向存在由内阻分压引起的偏移，但

该偏移不影响对 ＳＯＨ的估计。在无负载的 ＩＣ曲
线中可以明显观察到 ＦＯＩ２，而有负载时，该波峰
被淹没与主波峰中，这也是选择 ＦＯＩ１来估计
ＳＯＨ的重要原因之一。

对比图１５与图 １１可看到，有负载的仿遥测
数据的 ＩＣ曲线随电池退化的变化趋势与用 ＲＰＴ
测试数据计算得到的真实 ＩＣ曲线一致。图 １６展
示了有负载的放电数据计算得到的 ＦＯＩ１值与实
际的 ＦＯＩ１之间的关系。使用式（８）对其拟合，拟
合结果见式（１６），拟合误差 Ｒ２为 ０．９９３８。这说
明有负载的ＦＯＩ１与实际ＦＯＩ１的关系可以由式（８）

图 １４　负载对 ＩＣ值的影响

Ｆｉｇ．１４　ＩｍｐａｃｔｏｆｌｏａｄｏｎＩＣｖａｌｕｅ

图 １５　电池衰退对仿遥测数据的 ＩＣ曲线的影响

Ｆｉｇ．１５　ＩｍｐａｃｔｏｆｂａｔｔｅｒｙａｇｉｎｇｏｎＩＣｃｕｒｖｅｓ

很好地描述。因此，由电池端电压计算的 ＦＯＩ１可
等效替代由电池平衡态的开路电压得到的实

际 ＦＯＩ１。

ＩＣ＝ １
１
ＩＣ′
－０．０５０７４

＋０．３１４９ （１６）

利用本文方法估计２Ａ放电电流条件下的ＳＯＨ
并绘制于图１７中，可以看到除第 ３个数据点于实
际 ＳＯＨ偏差稍大外，其他位置的估计值与实际
ＳＯＨ非常接近。其相对误差如图１８所示，最大相对
误差为５．３％，平均相对误差为２．９％。这也证明了
本文的ＳＯＨ估计方法能准确地反应实际的ＳＯＨ。

图 １６　平衡态 ＦＯＩ１与带负载 ＦＯＩ１的关系

Ｆｉｇ．１６　ＦＯＩ１ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍ

ｓｔａｔｅａｎｄｌｏａｄｅｄｓｔａｔｅ

图 １７　基于 ＳＤＩＣＡ法的估计结果

Ｆｉｇ．１７　ＥｓｔｉｍａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎＳＤＩＣＡｍｅｔｈｏｄ

图 １８　基于 ＳＤＩＣＡ法的 ＳＯＨ估计误差

Ｆｉｇ．１８　ＳＯＨｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｂａｓｅｄｏｎＳＤＩＣＡｍｅｔｈｏｄ
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４　结 束 语

本文根据在轨卫星的运行特点，提出了基于

ＳＤＩＣＡ的卫星电池健康状态估计方法。首先建
立了 ＳＤＩＣＡ电池分析法。相对于经典 ＩＣＡ法，
ＳＤＩＣＡ法有２方面的改进：首先，为了有效处理
低分率的卫星遥测数据，本文采用基于光滑样条

函数的曲线平滑方法对遥测数据进行处理；其次，

通过分析电池放电电流对 ＩＣ曲线的影响，推导出
在恒流负载条件下的 ＩＣ曲线与实际 ＩＣ曲线的关
系，进而给出恒流负载条件下的实际 ＩＣ曲线中的
ＦＯＩ１的计算公式。基于上述 ＳＤＩＣＡ法确定卫星
电池的 ＦＯＩ１值，然后本文进一步根据 ＦＯＩ１与电
池容量之间的线性关系来估计电池的健康状态。

经验证，本文方法能有效消减由遥测数据分辨率

低所引发的 ＩＣ值波动，并能准确估计卫星电池的
健康状态。

另外，基于 ＳＤＩＣＡ的电池健康状态估计方
法只需要使用 ５０％ ＳＯＣ附近的恒流放电数据。
根据对卫星工况的分析，这一使用条件通常能被

满足。因此该方法不需要卫星额外增加测试

工况。

综上所述，本文方法计算简单、结果准确，而

且对放电数据分辨率要求低、不需要对卫星电池

进行额外测试，因此非常适合用于对在轨卫星的

电池进行健康估计。同时，也可以用于其他锂电

池设备，可以为锂电池健康状态提供新的参考。
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ｗｉｔｈｃｈｅｍｉｃａｌ／ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｐｈｙｓｉｃｓｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎ

ｂａｔｔｅｒｙｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈ（ＳＯＨ）ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＥｎｅｒｇｙ，

２０１８，２１２（１５）：１１７８１１９０．

［６］ＣＵＩＹ，ＺＵＯＰ，ＤＵＣ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｄｉａｇｎｏｓｉｓｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓｂａｓｅｄｏｎｒｅａｌｔｉｍｅｉｍｐｅｄａｎｃｅａｎｄｏｐｅｎ

ｃｉｒｃｕｉｔｖｏｌｔａｇｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ，

２０１８，１４４：６４７６５６．

［７］ＣＨＥＮＬ，ＬＺ，ＬＩＮＷ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｉｎｔｒｉｎｓｉｃｒｅｌａｔｉｏｎ

ｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｏｈｍｉｃｉｎｔｅｒｎａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅａｎｄｃａｐａｃｉｔｙ［Ｊ］．Ｍｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔ，２０１８，１１６（１）：５８６５９５．

［８］ＥＲＯＬＳ，ＯＲＡＺＥＭＭＥ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｎｏｍａｌｏｕｓｄｉｆｆｕｓｉｏｎ

ｏｎｔｈｅｉｍｐｅｄａｎｃｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆＬｉＣｏＯ２｜Ｃｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１５，２９３（２０）：５７６４．

［９］ＨＡＮＸ，ＯＵＹＡＮＧＭ，ＬＵＬ，ｅｔａｌ．Ａｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｓｔｕｄｙｏｆｃｏｍ

ｍｅｒｃｉａｌｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｙｃｙｃｌｅｌｉｆｅｉｎｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｖｅｈｉｃｌｅ：Ａｇｉｎｇ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１４，

２５１（１）：３８５４．

［１０］ＤＵＢＡＲＲＹＭ，ＴＲＵＣＨＯＴＣ，ＣＵＧＮＥＴＭＬ，ｅｔａｌ．Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

ｏｆｃｏｍｍｅｒｃｉａｌｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｃｅｌｌｓｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｏｓｉｔｉｖｅ

ｅｌｅｃｔｒｏｄｅｆｏｒｐｌｕｇｉｎｈｙｂｒｉｄｅｌｅｃｔｒｉｃｖｅｈｉｃｌｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ．ＰａｒｔＩ：

Ｉｎｉｔｉａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１１，

１９６（２３）：１０３２８１０３３５．

［１１］ＷＥＮＧＣ，ＣＵＩＹ，ＳＵＮＪ，ｅｔａｌ．Ｏｎｂｏａｒｄｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｍｏｎｉｔｏ

ｒｉｎｇｏｆｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓｕｓｉｎｇｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｃａｐａｃｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ

ｗｉｔｈｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，

２０１３，２３５（１）：３６４４．

［１２］ＺＨＥＮＧＬ，ＺＨＵＪ，ＬＵＤＤ，ｅｔａｌ．Ｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｃａｐａｃｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ

ａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｖｏｌｔａｇｅａｎａｌｙｓｉｓｂａｓｅｄｓｔａｔｅｏｆｃｈａｒｇｅａｎｄｃａ

ｐａｃｉｔｙｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ，２０１８，

１５０：７５９７６９．

［１３］ＬＩＸ，ＪＩＡＮＧＪ，ＷＡＮＧＬＹ，ｅｔａｌ．Ａｃａｐａｃｉｔｙｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎ

ｃｈａｒｇｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔ

ｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＥｎｅｒｇｙ，２０１６，１７７（１）：５３７５４３．

［１４］ＦＥＮＧＸＮ，ＬＩＪ，ＯＵＹＡＮＧＭ，ｅｔａｌ．Ｕｓｉｎｇｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｔｏｅｖａｌｕａｔｅｔｈｅｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｏｆｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１３，２３２（１８）：２０９２１８．

［１５］ＷＥＮＧＣＨ，ＳＵＮＪ，ＰＥＮＧＨ．Ａｕｎｉｆｉｅｄｏｐｅｎｃｉｒｃｕｉｔｖｏｌｔａｇｅ

ｍｏｄｅｌｏｆｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓｆｏｒｓｔａｔｅｏｆｃｈａｒｇｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄ

ｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１４，

２５８（１４）：２２８２３７．

［１６］ＬＩＹ，ＡＢＤＥＬＭＯＮＥＭ Ｍ，ＧＯＰＡＬＡＫＲＩＳＨＮＡＮＲ，ｅｔａｌ．Ａ

ｑｕｉｃｋｏｎｌｉｎｅｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒＬｉｉｏｎｂａｔｔｅｒｙ

ｗｉｔｈｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｃａｐａｃｉｔｙｃｕｒｖｅｓｐｒｏｃｅｓｓｅｄｂｙＧａｕｓｓｉａｎｆｉｌｔｅｒ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１８，３７３（１）：４０５３．

［１７］ＦＬＹＡ，ＣＨＥＮ Ｒ．Ｒａｔｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙｏｆｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｃａｐａｃｉｔｙ

ａｎａｌｙｓｉｓ（ｄＱ／ｄＶ）ａｓａｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｔｏｏｌｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｙＳｔｏｒａｇｅ，２０２０，２９（１）：１０１３２９．

［１８］ＨＥＪ，ＢＩＡＮＸ，ＬＩＵＬ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｓｔｕｄｙｏｆｃｕｒｖｅｄｅｔｅｒ

ｍｉｎａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｃａｐａｃｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｓｔａｔｅｏｆ

ｈｅａｌｔｈｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｙ

Ｓｔｏｒａｇｅ，２０２０，２９：１０１４００．

［１９］ＺＨＡＮＧＳ，ＺＨＡＩＢ，ＧＵＯＸ，ｅｔａｌ．Ｓｙｎｃｈｒｏｎｏｕｓｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆ

ｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈａｎｄｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅｔｉｍｅｆｏｒｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔ

ｔｅｒｙｕｓｉｎｇｔｈｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｃａｐａｃｉｔｙａｎｄａｒｔｉｆｉｃｉａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔ

ｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｅｒｇｙＳｔｏｒａｇｅ，２０１９，２６：１００９５１．

［２０］ＢＬＯＯＭＩ，ＪＡＮＳＥＮＡＮ，ＡＢＲＡＨＡＭ ＤＰ，ｅｔａｌ．Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ
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　第 １０期 陈景龙，等：一种基于 ＳＤＩＣＡ的卫星电池健康状态估计方法

ｖｏｌｔａｇｅａｎａｌｙｓｅｓｏｆｈｉｇｈｐｏｗｅｒ，ｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｃｅｌｌｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２００５，１３９（１２）：２９５３０３．

［２１］ＺＥＮＧＧ，ＢＡＩＺ，ＨＵＡＮＧＰ，ｅｔａｌ．ＴｈｅｒｍａｌｓａｆｅｔｙｓｔｕｄｙｏｆＬｉ

ｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓｕｎｄｅｒｌｉｍｉｔｅｄｏｖｅｒｃｈａｒｇｅａｂｕｓｅｂａｓｅｄｏｎｃｏｕｐｌｅｄ

ｅｌｅｃｔｒｏｃｈｅｍｉｃａｌｔｈｅｒｍａｌｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎ

ｅｒｇｙＲｅｓｅａｒｃｈ，２０２０，４４（５）：３６０７３６２５．

［２２］ＣＨＥＮＪ，ＷＡＮＧＲ，ＬＩＹ，ｅｔａｌ．Ａｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｅｘｔｅｎｓｉｏｎｏｆｐｈｙｓ

ｉｃｓｂａｓｅｄｓｉｎｇｌｅｐａｒｔｉｃｌｅｍｏｄｅｌｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｄｉｓｃｈａｒｇｅｃｕｒｒｅｎｔ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＡｃｃｅｓｓ，２０１９，７：１８６２１７１８６２２７．

Ａｓｔａｔｅｏｆｈｅａｌｔｈｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｔｔｅｒｙｂａｓｅｄｏｎ
ｓｍｏｏｔｈａｎｄｄｉｓｃｈａｒｇｅａｐｐｌｉｃａｔｉｖｅｉｎｃｒｅｍｅｎｔｃａｐａｃｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ

ＣＨＥＮＪｉｎｇｌｏｎｇ，ＷＡＮＧＲｉｘｉｎ，ＬＩＹｕｑｉｎｇ，ＸＵＭｉｎｑｉａｎｇ，ＨＵＡＮＧＷｅｎｈｕ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＡｉｍｅｄａｔｔｈｅｌａｒｇｅｅｒｒｏｒｗｈｅｎｕｓｉｎｇＩｎｃｒｅｍｅｎｔＣａｐａｃｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ（ＩＣＡ）ｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅＳｔａｔｅ
ｏｆＨｅａｌｔｈ（ＳＯＨ）ｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｂａｔｔｅｒｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｎａｄｖａｎｃｅｄＳＯＨｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎ
ＳｍｏｏｔｈａｎｄＤｉｓｃｈａｒｇｅａｐｐｌｉｃａｔｉｖｅＩｎｃｒｅｍｅｎｔＣａｐａｃｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ（ＳＤＩＣＡ）．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｄｏｅｓ
ｔｈｅｓｍｏｏｔｈｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｏｔｈｅｌｏｗｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａｂｙｕｓｉｎｇｔｈｅｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅｓｍｏｏｔｈｓｐｌｉｎｅ
ｆｕｎｃｔｉｏｎｓｗｈｉｃｈｈａｖｅｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ．Ｔｈｕｓｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｓｉｍｐｒｏｖｅｄ．
Ｔｈｅｎ，ｉｎｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｔｈａｔＩＣＡｍｕｓｔｕｓｅｔｈｅｍｉｃｒｏｃｕｒｒｅｎｔｄｉｓｃｈａｒｇｅｄａｔａ，ｔｈｅＩＣｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｌｏａｄｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｓｄｅｄｕｃｅｄ，ｗｈｉｃｈｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｔｔｅｒｙｄｉｓｃｈａｒｇｅ
ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｌｉｎｅａｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｂａｔｔｅｒｙｃａｐａｃｉｔｙａｎｄＦｅａｔｕｒｅｓｏｆＩｎｔｅｒｅｓｔ１
（ＦＯＩ１）ｏｆＩＣｃｕｒｖｅｉｓｆｏｕｎｄａｎｄｕｓｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅＳＯＨｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅｂａｔｔｅｒｙ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ
ｐｒｏｐｏｓｅｄＳＯＨｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃａｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙｏｂｔａｉｎｔｈｅｂａｔｔｅｒｙＳＯＨｆｒｏｍｓａｔｅｌｌｉｔｅｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａ．Ｉｎａｄｄｉ
ｔｉｏｎ，ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｅａｓｙｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅ，ｈａｓｌｏｗｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｆｏｒｓａｍｐｌｉｎｇｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ，ａｎｄｄｏｅｓｎｏｔｎｅｅｄｔｏａｄｄ
ｂａｔｔｅｒｙｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｉｔｉｓｖａｌｕａｂｌｅｆｏｒｂａｔｔｅｒｙｈｅａｌｔｈｍａｎａｇｅｍｅｎｔａｎｄｍｉｓｓｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｏｆ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＩｎｃｒｅｍｅｎｔＣａｐａｃｉｔｙＡｎａｌｙｓｉｓ（ＩＣＡ）；ｓａｔｅｌｌｉｔｅ；ｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｂａｔｔｅｒｙ；ＳｔａｔｅｏｆＨｅａｌｔｈ（ＳＯＨ）
ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｌｏｗｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８２４１７：３１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８２４．１５４１．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙＯｐｅｎｉｎｇＦｕｎｄｉｎｇｏｆＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＨＩＴ．ＫＬＯＦ．２０１８．０７６，ＨＩＴ．ＫＬＯＦ．２０１８．０７４）
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一种自适应 ＧＮＳＳ弱信号载噪比估计方法
孙文杰１，２，王兆瑞１，，金声震１，艾国祥１

（１．中国科学院国家天文台，北京 １００１０１；　２．中国科学院大学 天文与空间科学学院，北京 １０００４９）

　　摘　　　要：全球导航卫星系统（ＧＮＳＳ）信号的载噪比（ＣＮＲ）是衡量接收机工作性能的
一个重要参数。为了准确得到载噪比估计值，推导并分析了 ２种常用的 ＧＮＳＳ信号载噪比估
计方法（方差求和法（ＶＳＭ）、窄带宽带功率比值法（ＰＲＭ）），并同时提出一种基于渐消因子容
积卡尔曼滤波的自适应载噪比估计方法，比较了 ３种方法在通常的信号环境下和弱信号环境
下的载噪比估计能力。结果显示：在信号较弱环境或信号受到遮挡产生突变等情况时，ＶＳＭ
方法与 ＰＲＭ方法均会产生较大的误差，而自适应载噪比估计方法能准确估计出信号的载噪比。

关　键　词：全球导航卫星系统（ＧＮＳＳ）信号；ＧＮＳＳ接收机；载噪比（ＣＮＲ）估计；容积
卡尔曼滤波；渐消因子

中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０６８０７

　　全球导航卫星系统（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌ
ｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）接收机在捕获、跟踪到信号的
码相位与载波相位以后，为了准确计算出当前信

号的强度，载噪比（ＣａｒｒｉｅｒｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＣＮＲ）是
其中的一个重要衡量指标。载噪比可以给接收机

的当前工作状态给出指示，检测当前信号的工作

强度，判断是否正确地跟踪到信号，为后面的导航

定位解算结果是否可靠提供了判断依据
［１２］
。一

般情况下，信号载噪比的值越高，该颗卫星提供的

码相位观测值与载波相位观测值就越为准确。而

当载噪比低于某一阈值时，接收机则需要判断信

号失锁，该通道需要重新对卫星进行捕获与跟踪。

对载噪比准确的估计可以有效提高 ＧＮＳＳ接收机
定位结果的可靠性。

载噪比是信噪比归一化的一种形式，其物理意

义是载波功率和基带信号白化噪声功率谱密度的

比值。理论上，在 ＧＮＳＳ接收机的基带处理中，通
过信号的功率与基带噪声带宽的比值，再加上基带

处理增益，计算得到载噪比的理论值。而在实际处

理过程当中，大部分方法是依靠跟踪环路输出的 Ｉ、
Ｑ两路信号功率值的累加进行计算。通常使用较
多的是方差求和法（ＶａｒｉａｎｃｅＳｕｍｍｉｎｇＭｅｔｈｏｄ，
ＶＳＭ）、窄带宽带功率比值法［３５］

（ＰｏｗｅｒＲａｔｉｏＭｅｔｈ
ｏｄ，ＰＲＭ）。通常 ＧＮＳＳ信号的功率为 －１３０ｄＢｍ
左右，等效的理论载噪比约为 ４５ｄＢ·Ｈｚ，此时
２种方法可以有效地计算出当前信号实际的载噪
比值；而在信号较弱低于 －１６０ｄＢｍ的情况下或
者其他信号环境复杂突变的情况下，２种传统的
载噪比计算方法并不能准确地得到载噪比。

为解决弱信号环境中接收机的载噪比估计不

准确的问题，文献［６９］给出了平方信噪比方差法
（ＳｑｕａｒｅｄＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＶａｒｉａｎｃｅ，ＳＮＶ）、矩方法
（ＭｏｍｅｎｔｓＭｅｔｈｏｄ，ＭＭ）等其他估计方法并分析了
估计能力。文献［１０］针对 ＰＲＭ方法提出了改
进，利用 Ｉ、Ｑ支路的 ４阶矩的估计特性来降低估
计偏差。文献［１１］通过对信号功率的强弱调整

qwqw
新建图章
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　第 １０期 孙文杰，等：一种自适应 ＧＮＳＳ弱信号载噪比估计方法

估计时间，提高估计时间来提高 ＰＲＭ在弱信号环
境中的估计精度。上述方法主要针对 Ｉ、Ｑ支路在
弱信号中的统计特性进行研究，较少针对信号突

变的场景中进行分析。

卡尔曼滤波是一种广泛应用的递归滤波算

法。由于实际场景中大部分的系统均为非线性系

统，针对非线性的情况，扩展卡尔曼滤波（Ｅｘｔｅｎｄ
ｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）、无迹卡尔曼滤波（Ｕｎ
ｓｃｅｎｔｅｄＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＵＫＦ）等非线性卡尔曼滤波
算法纷纷被学者提出。其中，容积卡尔曼滤波

（ＣｕｂａｔｕｒｅＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，ＣＫＦ）［１２］也是一种非线
性滤波算法，其基于 ３阶球面相径容积规则，使
用一组确定的容积点来逼近具有附加高斯噪声的

非线性系统的状态值和均方差。ＣＫＦ相较于
ＥＫＦ算法，无需求解雅可比矩阵，而是使用 Ｃｈｏｌ
ｅｓｋｙ分解来保证预测协方差在迭代中的对称性，
具有更高的泰勒展开逼近精度。ＣＫＦ相较于
ＵＫＦ算法来说减少一个采样点，设计简洁参数易
于调整。由于 ＵＫＦ、ＣＫＦ等算法在遇到突变等情
况时，理论模型与实际模型产生冲突不相匹配，引

用强跟踪滤波（ＳｔｒｏｎｇＴｒａｃｋｉｎｇＦｉｌｔｅｒ，ＳＴＦ）算
法

［１３１５］
中的思想，引进实时改变的渐消因子，通

过实时调整状态预测误差协方差矩阵与增益矩

阵，来应对场景突变的情况。

在对２种常用的 ＶＳＭ方法与 ＰＲＭ方法进行
详细的分析后，本文提出一种基于渐消因子容积

卡尔曼滤波的载噪比估计方法，通过对信号功率

的观测，来提高接收机在信号突变的环境和信号

强度弱的环境中接收机的载噪比估计能力。

１　信号模型

通常的 ＧＮＳＳ接收机的一个跟踪通道经过捕
获后得到的中频信号

［１２］
为

ＳＩＦ（ｔ）＝ＡＤ（ｔ）ｃ（ｔ）ｃｏｓ（ｗｃｔ）＋ｎ（ｔ） （１）
式中：Ａ为信号幅度；Ｄ（ｔ）为 ±１的导航电文数
据；ｃ（ｔ）为 Ｃ／Ａ码；ωｃ为捕获后的频率；ｎ（ｔ）为均

值０、功率 σ２的高斯白噪声，ｔ为信号时间。
在跟踪环路的非相干延迟锁定环处理当中，

本地产生正交的 Ｉ、Ｑ两路载波信号，两路本地载
波信号分别与经过超前、滞后码解扩后的信号相

乘，设 Δω为本地信号与接收到的信号的频率差，
Ｔ为相干积分时间，τ为本地复制的码与接收到
码的相位差。经过相干积分处理后，得到的 Ｉ、Ｑ
两路信号分别为

Ｉ（ｎ）＝ＡＤ（ｎ）Ｒ（τ）ｓｉｎｃΔωＴ( )( )２
ｃｏｓθ＋ｎＩ （２）

Ｑ（ｎ）＝ＡＤ（ｎ）Ｒ（τ）ｓｉｎｃΔωＴ( )( )２
ｓｉｎθ＋ｎＱ

（３）
式中：Ｒ（τ）为自相关函数；θ为相位差；ｎＩ、ｎＱ 为

均值０、功率 σ２的高斯白噪声。
假设码已对齐，取导航电文 Ｄ＝１。载噪比

Ｃ／Ｎ０的计算公式为

Ｃ
Ｎ０
＝ Ａ２

２σ２Ｔ
（４）

推导出信号的幅度为

Ａ＝ ２ＣＴ
Ｎ槡０
σ （５）

将 Ａ代入到式（２）、式（３）当中，式（２）、
式（３）可以简写为

Ｉ（ｎ）＝ ２ＣＴ
Ｎ槡０

ｓｉｎｃΔωＴ( )( )２
ｃｏｓθ＋ｎＩ （６）

Ｑ（ｎ）＝ ２ＣＴ
Ｎ槡０

ｓｉｎｃΔωＴ( )( )２
ｓｉｎθ＋ｎＱ （７）

２　传统载噪比估计方法

２．１　方差求和法
ＶＳＭ方法是利用同相支路 Ｉ和正交支路 Ｑ

能量的平方和（Ｚ＝Ｉ２＋Ｑ２）的均值与方差来估计
信号的噪声和功率，从而得到信号的载噪比值。

令积分的时间为 Ｔ，通常取积分时间 Ｔ＝１ｍｓ。
在１个积分时间内的数据个数为 ｎ，此时在积分
时间内 Ｉｎ、Ｑｎ两个支路的能量和为

Ｚｎ ＝Ｉ
２
ｎ ＋Ｑ

２
ｎ （８）

　　均值：

Ｅ（Ｚ）＝１
ｎ∑

Ｔ／ｎ

ｎ＝１
Ｚｎ （９）

　　方差：

σ２Ｚ ＝
１
ｎ－１∑

Ｔ／ｎ

ｎ＝１
（Ｚｎ－Ｅ（Ｚ）） （１０）

　　平均的载波能量为

Ａｃ ＝ Ｅ２（Ｚ）－σ２槡 Ｚ （１１）
然后计算 Ｉ、Ｑ两路噪声累加方差为

σ２ＩＱ ＝
１
２
（Ｅ（Ｚ）－ Ｅ２（Ｚ）－σ２槡 Ｚ） （１２）

将上述结果代入到式（４）载噪比的计算公
式，最后得到载噪比为

Ｃ
Ｎ０
＝１０ｌｇ １

Ｔ
·
Ａｃ
２σ２( )

ＩＱ

（１３）

ＶＳＭ方法计算原理简单，但是在信号遮挡有
较大的波动时，２次叠加的运算与 １次开方的运
算带来较大的计算时间会降低此时的估计精度。

９６０２
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２．２　窄带宽带功率比值法
ＰＲＭ方法基本原理是：通过信号加噪声的功

率在不同的噪声带宽下的观测量统计特性来得到

载噪比的值。在 ＰＲＭ方法中，定义了宽带功率
（ＷｉｄｅＢａｎｄＰｏｗｅｒ，ＷＢＰ）和窄带功率（Ｎａｒｒｏｗ
ＢａｎｄＰｏｗｅｒ，ＮＢＰ），如下：

ＷＢＰ＝∑
Ｍ

ｋ＝１
（Ｉ２ｋ ＋Ｑ

２
ｋ） （１４）

ＮＢＰ (＝ ∑
Ｍ

ｋ＝１
Ｉ)ｋ ２ (＋ ∑

Ｍ

ｋ＝１
Ｑ )ｋ ２

（１５）

ＷＢＰ为 Ｍ次相干积分时间的能量和总值，
ＮＢＰ为一次相干积分 Ｍ 能量时间的总值，由
式（１４）和式（１５）可知，ＷＢＰ服从自由度为 ２Ｍ的
χ２分布，ＮＢＰ服从自由度为２的 χ２分布。

Ｅ（ＷＢＰ）＝２Ｍσ２ Ａ２

２σ２
＋( )１ （１６）

Ｅ（ＮＢＰ）＝２Ｍσ２ Ａ２

２σ２
Ｍ＋( )１ （１７）

ｖａｒ（ＷＢＰ）＝４Ｍ２σ４ Ａ
２

σ２
＋( )１ （１８）

ｖａｒ（ＮＢＰ）＝４Ｍ２σ４ Ａ
２

σ２
Ｍ＋( )１ （１９）

ＣＯＶ（ＮＢＰ，ＷＢＰ）＝４Ｍσ４ Ａ
２

σ２
＋( )１ （２０）

式中：ＣＯＶ（·）为互相关。
接着，用 ＷＢＰ对 ＮＢＰ进行比值并计算均值，

得到

ＺＰＲＭ ＝Ｅ
ＮＢＰ( )ＷＢＰ

＝

Ａ２

２σ( )２ Ｍ＋１
Ａ２

２σ( )２ ＋１
（２１）

最后，将
Ｃ
Ｎ０
＝ Ａ

２

２σ２Ｔ
代入式（４）中，得到载噪比为

Ｃ
Ｎ０
＝１０ｌｇ １

Ｔ
·
ＺＰＲＭ －１
Ｍ－Ｚ( )

ＰＲＭ

（２２）

ＰＲＭ方法在低载噪比环境下受到噪声的影
响较大，而在高载噪比下，宽带窄带的比值趋近于

恒定，载噪比的估计范围较窄，因此 ＰＲＭ方法也
不适用于弱信号或环境波动较大的情况。

３　自适应载噪比估计方法

自适应载噪比估计方法是使用引入渐消因子

的容积卡尔曼滤波载噪比估计方法。通过引进时

变渐消因子，实时调整状态预测误差的协方差阵

和相应的增益矩阵，同时使得状态估计的残差方

差达到最小并且保持输出残差序列相互正交，对

突变状态具有很强的预测和跟踪能力。该方法将

接收机 Ｉ、Ｑ两路信号的能量和作为状态值进行观
测，并实时更新测量噪声，当接收的卫星信号遇到

遮挡从而使载噪比发生较大的突变时，渐消因子

可以有效应对载噪比的突变，并在载噪比较低的

环境中给出准确的估计值。图１为自适应载噪比
估计方法流程。

图 １　自适应载噪比估计方法流程

Ｆｉｇ．１　ＡｄａｐｔｉｖｅＣＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ’ｓｆｌｏｗｃｈａｒｔ

方法原理为：将 Ｉ、Ｑ两路信号能量的和作为
状态量进行跟踪，状态量 Ｘｋ为 ｋ时刻的估计值，
观测量 Ｚｋ＋１为 ｋ＋１时刻 Ｉ、Ｑ两路能量之和：

Ｚｋ＋１ ＝ＩＰ
２
ｋ＋１＋ＱＰ

２
ｋ＋１ （２３）

状态转移方程为

Ｘｋ＋１ ＝Ｐｋ＋１｜ｋＸｋ＋ｗｋ
Ｚｋ＋１ ＝ＩＰｋ＋１＋ＱＰｋ＋１＋ｖｋ＋

{
１

（２４）

式中：ｗｋ、ｖｋ为高斯噪声矩阵；Ｐｋ＋１｜ｋ为状态转移
矩阵。

３．１　容积卡尔曼滤波
ＣＫＦ算法是采用一种确定性采样的非线性

滤波算法，基于一定的容积规则选取容积点，来近

似非高斯过程中的积分部分。

状态更新：

１）对状态转移矩阵 Ｐｋ＋１｜ｋ进行 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分
解，得到

Ｐｋ ＝ＳｋＳ
Ｔ
ｋ （２５）

式中：Ｓｋ为矩阵分解后的下三角矩阵，在后续中
作为计算的中间变量。

２）选取计算容积点。
Ｘｋ＋１ ＝Ｓｋ，ｉ·ξｉ＋ｘ^ｋ＋１｜ｋ （２６）
式中容积点集 ξｉ为

ξｉ ＝
槡ｎ［１］ｉ ｉ＝１，２，…，ｎ

槡－ ｎ［１］ｉ ｉ＝ｎ＋１，ｎ＋２，…，２
{ ｎ

（２７）

其中：Ｓｋ，ｉ为选取的矩阵；ξｉ为容积点；^ｘｋ＋１｜ｋ为状
态量；ｎ为状态的维数；［１］为单位矩阵。

３）计算状态方程传播的容积点。
Ｘｉｋ＋１｜ｋ ＝ｆ（Ｘ

ｉ
ｋ，ｕｋ） （２８）

式中：ｕｋ为计算容积点时代表的微分单元，为中

０７０２
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间过程量。

４）估计 ｋ＋１时刻状态预测值。

ｘ^ｋ＋１｜ｋ ＝
１
２ｎ∑

２ｎ

ｉ＝１
ｘｉｋ＋１｜ｋ （２９）

５）误差协方差预测。

Ｐｋ＋１｜ｋ ＝
１
２ｎ∑

２ｎ

ｉ＝１
ｘｉｋ＋１｜ｋ（ｘ

ｉ
ｋ＋１｜ｋ）

Ｔ－ｘ^ｋ＋１｜ｋ（^ｘｋ＋１｜ｋ）
Ｔ＋Ｑ

（３０）
测量更新：

１）对矩阵进行 Ｃｈｏｌｅｓｋｙ分解，得到
Ｐｋ ＝ＳｋＳ

Ｔ
ｋ

２）选取计算容积点。
Ｘｋ＋１ ＝Ｓｋ，ｉ·ξｉ＋ｘ^ｋ＋１｜ｋ

３）容积点集为

ξｉ ＝
槡ｎ［１］ｉ ｉ＝１，２，…，ｎ

槡－ ｎ［１］ｉ ｉ＝ｎ＋１，ｎ＋２，…，２
{ ｎ

４）计算经测量方程传递后的容积点。
Ｚｉｋ＋１｜ｋ ＝ｇ（Ｘ

ｉ
ｋ＋１｜ｋ，ｕｋ＋１） （３１）

式中：ｇ（·）为计算过程中的非线性函数。
５）计算 ｋ＋１时刻测量预测值。

ｚ^ｋ＋１｜ｋ ＝
１
２ｎ∑

２ｎ

ｉ＝１
Ｚｉｋ＋１｜ｋ （３２）

６）计算新息方差矩阵。

ＰＺｋ＋１｜ｋ＝
１
２ｎ∑

２ｎ

ｉ＝１
Ｚｉｋ＋１｜ｋ（Ｚ

ｉ
ｋ＋１｜ｋ）

Ｔ－ｚ^ｋ＋１｜ｋ（^ｚｋ＋１｜ｋ）
Ｔ＋Ｒｋ

（３３）
式中：Ｒｋ为噪声矩阵。

７）计算互相关协方差。

ＰＸＺｋ＋１｜ｋ ＝
１
２ｎ∑

２ｎ

ｉ＝１
Ｘｉｋ＋１｜ｋ（Ｚ

ｉ
ｋ＋１｜ｋ）

Ｔ－ｘ^ｋ＋１｜ｋ（^ｚｋ＋１｜ｋ）
Ｔ

（３４）
８）计算 ｋ＋１时刻的卡尔曼滤波增益。

Ｗｋ＋１｜ｋ ＝Ｐ
ＸＺ
ｋ＋１｜ｋ（Ｐ

Ｚ
ｋ＋１｜ｋ）

－１
（３５）

９）计算 ｋ＋１时刻状态量更新。
ｘ^ｋ＋１ ＝ｘ^ｋ＋１｜ｋ＋Ｗｋ＋１｜ｋ（ｚｋ＋１－ｚ^ｋ＋１｜ｋ） （３６）

１０）计算 ｋ＋１时刻的状态误差协方差矩阵。
Ｐｋ＋１ ＝Ｐｋ＋１｜ｋ－Ｗｋ＋１｜ｋＰ

Ｚ
ｋ＋１Ｗ

Ｔ
ｋ＋１｜ｋ （３７）

３．２　渐消因子容积卡尔曼滤波
在强跟踪滤波中，基于正交原理，实时调整增

益矩阵 Ｗｋ＋１｜ｋ，使得 Ｗｋ＋１｜ｋ满足：

Ｅ［（ｘｋ－ｘ^ｋ）（ｘｋ－ｘ^ｋ）
Ｔ
］＝ｍｉｎ （３８）

Ｅ［ｅｋ＋ｊｅ
Ｔ
ｋ］＝０　　ｋ＝１，２，…；ｊ＝１，２，… （３９）

式中：ｅｋ为 ｋ时刻的残差，令各时刻的残差序列处
处保持着正交。将渐消因子引入预测误差协方差

矩阵中，令滤波残差满足正交性，进而实时调整增

益矩阵。其中，渐消因子引入的位置如下：

Ｐｋ＋１｜ｋ ＝ＬＭＤｋ·ΦｋＰｋ｜ｋΦ
Ｔ
ｋ ＋Ｑ （４０）

式中：ＬＭＤｋ ＝ｄｉａｇ［λ１，ｋ，λ２，ｋ，…，λｎ，ｋ］为渐消因
子矩阵；Φｋ为雅可比矩阵。ＬＭＤｋ的计算方法如
下：根据先验信息大致确定 λ１，ｋ，λ２，ｋ，…，λｎ，ｋ＝ａ１，
ａ２，…，ａｎ时：

λｉ，ｋ ＝
λｉ，ｋ 　　λｉ，ｋ ＞１

１ 　　λｉ，ｋ≤{ １
（４１）

λｉ，ｋ ＝ａｉＣｋ （４２）

Ｃｋ ＝
ｔｒ（Ｎｋ）

∑
ｎ

ｊ＝１
ａｉＭｊ，ｋ

（４３）

Ｎｋ ＝Ｖｋ－ＨｋＱＨ
Ｔ
ｋ －Ｒ （４４）

Ｍｋ ＝Φ ｋＰｋ｜ｋΦ
Ｔ
ｋＨｋＨ

Ｔ
ｋ （４５）

式中：Φｋ、Ｈｋ为对应的雅可比矩阵；ｔｒ（·）为矩阵
的求迹运算；Ｍｊ，ｋ为计算渐消因子的中间过程量；

Ｖｋ为输出残差的协方差矩阵，估算如下：

Ｖｋ ＝
ｅ１ｅ

Ｔ
１ 　 ｋ＝０

ρＶｋ－１＋ｅｋｅ
Ｔ
ｋ

１＋ρ
　 ｋ≥{ １

（４６）

其中：ρ为遗忘因子，０＜ρ≤１，通常选取 ρ＝
０．９５。
３．３　噪声滑动平均估计

在对 Ｉ、Ｑ两路信号功率跟踪的同时，增加一
个噪声相关器来对噪声功率进行实时的测量，利

用接收机在接收卫星信号时额外增加一个通道，

该通道产生的本地伪随机码与其他卫星的伪随机

码都不相关，在进行本地相关运算后只剩下接收

信号的噪声，以此来得到噪声基底。

在每一次计算时间 ｋ更新中，取 ｋ－１～ｋ这
一段长度为 Ｎη的时间中所有噪声的能量之和，
平均的噪声方差为

σ２η（ｋ）＝
１
Ｎη∑

Ｎη

ｍ＝１
（ηｋ（ｍ））

２
（４７）

式中：ηｋ（·）为这个长度信号里每一个点的值；
ｍ为序号。

接收机实际接收的噪声中为热噪声，噪声的

方差随时间会发生变化，并且考虑到信号被遮挡

时可能会带来噪声的突变，应加一组滑动平均滤

波器对噪声进行平滑，以提供更准确的载噪比估

计。滑动平均后的噪声为

σ^２η ＝（１－α）^σ
２
η（ｋ－１）＋ασ

２
η（ｋ） （４８）

式中：α为滑动滤波加权值。在 ｋ时刻，根据载噪
比计算公式，载噪比为

Ｃ
Ｎ０
＝１０ｌｇ ｘ^（ｋ）

２Ｔ^σ２η（ｋ
( )） （４９）

１７０２
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４　实验结果与分析
采用 ＭＡＴＬＡＢ软件编程对上述估计方法进

行仿真，通过仿真模拟产生卫星下变频后的数字

中频信号，信号的中频频率为４．０９２ＭＨｚ，噪声带
宽为２ＭＨｚ，信号长度为５ｓ。其中ＶＳＭ方法选用
的相干积分处理时间 Ｔ为１ｍｓ，数据累加次数 Ｋ＝
２０。ＰＲＭ方法中相干积分时间 Ｔ为 １ｍｓ，累加次
数 Ｍ＝５。自适应容积卡尔曼滤波载噪比估计方法
里选用的初始载噪比的值 Ｘ（１）为 ４５ｄＢ·Ｈｚ，后
续估计值使用自适应载噪比估计方法进行估计。

通过仿真对比 ３种载噪比估计方法，如图 ２
所示。在信号功率较强的 －１３０ｄＢｍ时，３种方
法的估计误差都在 １ｄＢ·Ｈｚ以内，其中 ＶＳＭ方
法的估计精度最高；随着输入信号功率下降，在降

到 －１５０ｄＢ·ｍ时，自适应载噪比估计方法的精
度更高，误差最小。由此可见，自适应载噪比估计

方法在弱信号的条件下会有更高的估计精度。

从表１也可以看出，在信号的理论载噪比为
４５ｄＢ·Ｈｚ时，此时的信号工作环境较强，３种载
噪比估计误差相当。而当接收信号的理论载噪比

降低到 ２５ｄＢ·Ｈｚ时，２种传统方法 ＶＳＭ与 ＰＲＭ
的载噪比估计误差都超过了自适应卡尔曼滤波载噪

比估计方法。由此可见，自适应卡尔曼滤波载噪比

估计方法在低载噪比环境中的估计结果更加准确。

设置接收信号在载噪比突变的环境中工作，令

接收信号的载噪比产生突变，结果如图３所示。

图 ２　三种方法的估计误差

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｓ’ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ

表 １　三种算法在不同载噪比环境下的估计误差

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣ／Ｎ０ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ

载噪比／

（ｄＢ·Ｈｚ）

载噪比估计误差／（ｄＢ·Ｈｚ）

ＶＳＭ方法 ＰＲＭ方法
自适应载噪比

估计方法

４５ ０．５４ ０．５５ ０．４０
３５ ０．７７ １．０３ ０．４７
２５ ０．８１ １．６６ ０．５２

图 ３　三种估计方法在载噪比突变环境中的估计误差

Ｆｉｇ．３　Ｔｈｒｅｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ’ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｉｎｔｈｅ

ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｆａｂｒｕｐｔＣＮＲｃｈａｎｇｅ

　　图 ３中：载噪比低于 ３０ｄＢ·Ｈｚ时，ＶＳＭ方
法估计误差为 １．９８ｄＢ·Ｈｚ，ＰＲＭ方法估计误差
为１．２２ｄＢ·Ｈｚ，自适应载噪比估计方法估计误
差为 ０．８４ｄＢ·Ｈｚ。在此环境中，ＶＳＭ方法与
ＰＲＭ方法都不能有效地应对载噪比的突变。在
载噪比突变的位置上，ＶＳＭ方法在估计时会产生
误差，而 ＰＲＭ方法载噪比估计的动态范围有限。
在载噪比环境的理论值较低时，ＶＳＭ方法与 ＰＲＭ
方法都出现了较大的载噪比估计误差，而自适应

载噪比估计方法可以有效地在低载噪比环境中

工作。

５　结　论

提出了一种基于渐消因子的容积卡尔曼滤波

自适应载噪比估计方法，并与 ２种传统载噪比估
计方法 ＶＳＭ与 ＰＲＭ进行了对比。结果表明：

１）在信号较强的 ４５ｄＢ·Ｈｚ的工作环境当
中，３种估计方法结果相当，误差均在０．６ｄＢ·Ｈｚ
以内。

２）在信号载噪比较低的 ２５ｄＢ·Ｈｚ工作环
境当中，ＶＳＭ方法与 ＰＲＭ方法估计误差大于
０．８ｄＢ·Ｈｚ，而自适应载噪比估计方法估计误差
在０．６ｄＢ·Ｈｚ以内。

３）当接收机接收的信号产生突变时，ＶＳＭ方
法与 ＰＲＭ方法估计误差均大于１ｄＢ·Ｈｚ，而自适
应载噪比估计方法估计误差小于０．８ｄＢ·Ｈｚ。

综上所述，自适应载噪比估计方法相较于

２种传统方法，在信号较弱或者突变环境中的估
计更为准确。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］鲁郁．北斗／ＧＰＳ双模软件接收机原理与实现技术［Ｍ］．北

京：电子工业出版社，２０１６：１９７２０３．

２７０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 孙文杰，等：一种自适应 ＧＮＳＳ弱信号载噪比估计方法

ＬＵＹ．ＰｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＢｅｉｄｏｕ／ＧＰＳ

ｄｕａｌｍｏｄｅｓｏｆｔｗａｒｅｒｅｃｅｉｖｅｒ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆ

ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１６：１９７２０３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２］谢钢．ＧＰＳ原理与接收机设计［Ｍ］．北京：电子工业出版社，

２０１７：３６２３６４．

ＸＩＥＧ．ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｓｏｆＧＰＳａｎｄｒｅｃｅｉｖｅｒｄｅｓｉｇｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＰｕｂｌｉｓｈｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２０１７：３６２３６４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［３］蒋君伟，段晓辉，林阳．一种 ＧＰＳ信号载噪比估计的新算法

［Ｊ］．系统仿真学报，２００９，２１（２４）：７７８６７７８８．

ＪＩＡＮＧＪＷ，ＤＵＡＮＸＨ，ＬＩＮＹ．ＮｅｗａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒＧＰＳＣ／Ｎ０
ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２００９，２１（２４）：

７７８６７７８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４］ＧＲＯＶＥＳＰＤ．ＧＰＳｓｉｇｎａｌｔｏｎｏｉｓｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｎｗｅａｋｓｉｇｎａｌ

ａｎｄｈｉｇｈｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ，２００５，５２

（２）：８３９４．

［５］ＳＨＡＲＡＷＩＭＳ，ＡＫＯＳＤＭ，ＡＬＯＩＤＮ．ＧＰＳＣ／Ｎ０／ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

ｉｎｔｈｅｐｒｅｓｅｎｃｅｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅａｎｄｌｉｍｉｔｅｄｑｕａｎｔｉｚａｔｉｏｎｌｅｖｅｌｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，

２００７，４３（１）：２２７２３８．

［６］ＦＡＬＬＥＴＴＩＥ，ＰＩＮＩＭ，ＰＲＥＳＴＩＬＬ，ｅｔａｌ．Ａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｎｌｏｗ

ｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙＣ／Ｎ０ｅｓｔｉｍａｔｏｒｓｂａｓｅｄｏｎＭＰＳＫｓｉｇｎａｌｍｏｄｅｌｆｏｒ

ＧＮＳＳｒｅｃｅｉｖｅｒｓ［Ｃ］∥２００８ＩＥＥＥ／ＩＯＮＰｏｓｉｔｉｏｎ，Ｌｏｃａｔｉｏｎａｎｄ

ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｍｐｏｓｉｕｍ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００８：１６７１７２．

［７］ＬＡＳＨＬＥＹＭ．ＭｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆＧＰＳｖｅｃｔｏｒ

ｔｒａｃｋｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｍ］．Ａｕｂｕｒｎ：ＡｕｂｕｒｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００９：

３１８３２４．

［８］巴晓辉，刘海洋，郑睿，等．一种有效的 ＧＮＳＳ接收机载噪比

估计方法［Ｊ］．武汉大学学报（信息科学版），２０１１，３６（４）：

４５７４６０．

ＢＡＸＨ，ＬＩＵＨＹ，ＺＨＥＮＧＲ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｃａｒｒｉｅｒｔｏ

ｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒＧＮＳＳｒｅｃｅｉｖｅｒｓ［Ｊ］．Ｇｅｏｍａｔｉｃｓ

ａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｏｆＷｕｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１１，３６（４）：

４５７４６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］徐昌元，唐小妹，倪少杰，等．电离层闪烁背景下不同载噪

比估计算法的性能分析［Ｊ］．全球定位系统，２０１６，４１（５）：

２３２７．　

ＸＵＣＹ，ＴＡＮＧＸＭ，ＮＩＳＪ，ｅｔａｌ．Ｉｏｎｏｓｐｈｅｒｉｃａｎｏｍａｌｉｅｓｐｒｅ

ｃｅｄｉｎｇｋｕｍａｍｏｔｏｅａｒｔｈｑｕａｋｅｄｅｔｅｃｔｅｄｂｙＧＮＳＳ［Ｊ］．ＧＮＳＳ

ＷｏｒｌｄｏｆＣｈｉｎａ，２０１６，４１（５）：２３２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］王姣，姜苏洋，狄世超，等．ＧＮＳＳ系统中一种低复杂度的载

噪比估计算法［Ｊ］．哈尔滨工程大学学报，２０１８，３９（６）：

１０８７１０９２．　

ＷＡＮＧＪ，ＪＩＡＮＧＳＹ，ＤＩＳＣ，ｅｔａｌ．Ａｌｏｗｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｃａｒｒｉｅｒ

ｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｎＧＮＳＳｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８，３９（６）：１０８７１０９２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］何文涛，徐建华，叶甜春．ＧＰＳ弱信号的自适应载噪比估计

算法［Ｊ］．电子技术应用，２０１０，３６（６）：１１１１１４．

ＨＥＷ Ｔ，ＸＵＪＨ，ＹＥＴＣ．ＡｄａｐｔｉｖｅＣ／Ｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆ

ＧＰＳｗｅａｋｓｉｇｎａｌ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１０，３６（６）：１１１１１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＡＲＡＳＡＲＡＴＮＡＭＩ，ＨＡＹＫＩＮＳ．ＣｕｂａｔｕｒｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，２００９，５４（６）：１２５４

１２６９．　

［１３］周东华，席裕庚，张钟俊．非线性系统带次优渐消因子的扩

展卡尔曼滤波［Ｊ］．控制与决策，１９９０，５（５）：１６．

ＺＨＯＵＤＨ，ＸＩＹＧ，ＺＨＡＮＧＺＪ．ＥｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｗｉｔｈ

ｓｕｂｏｐｔｉｍａｌｆａｄｉｎｇｆａｃｔｏｒｓｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｃｏｎｔｒｏｌａｎｄ

Ｄｅｃｉｓｉｏｎ，１９９０，５（５）：１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］鲍水达，张安，高飞．一种新的多渐消因子容积卡尔曼滤波

［Ｊ］．计算机测量与控制，２０１９，２７（２）：２４１２４５．

ＢＡＯＳＤ，ＺＨＡＮＧＡ，ＧＡＯＦ．Ａｎｅｗｍｕｌｔｉｄｅｃａｙｆａｃｔｏｒｖｏｌｕｍｅ

Ｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１９，

２７（２）：２４１２４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］朱珍珍．卫星导航矢量跟踪关键技术研究［Ｄ］．长沙：国防

科学技术大学，２０１１：８４８８．

ＺＨＵＺＺ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｋｅｙｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓｏｆｖｅｃｔｏｒｔｒａｃｋｉｎｇｆｏｒｓａｔ

ｅｌｌｉｔｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１：８４８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

３７０２



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　

ＡｎａｄａｐｔｉｖｅｃａｒｒｉｅｒｔｏｎｏｉｓｅｒａｔｉｏｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒＧＮＳＳｗｅａｋｓｉｇｎａｌ
ＳＵＮＷｅｎｊｉｅ１，２，ＷＡＮＧＺｈａｏｒｕｉ１，，ＪＩＮＳｈｅｎｇｚｈｅｎ１，ＡＩＧｕｏｘｉａｎｇ１

（１．ＮａｔｉｏｎａｌＡｓｔｒｏｎｏｍｉｃａｌＯｂｓｅｒｖａｔｏｒｉｅｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１０１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎｏｍｙａｎｄＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ，ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅＣａｒｒｉｅｒｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ（ＣＮＲ）ｏｆＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）ｓｉｇｎａｌｓｉｓａｎ
ｉｍｐｏｒｔａｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｔｏｄｅｓｃｒｉｂｅＧＮＳＳｒｅｃｅｉｖｅｒ’ｓｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｗｅｄｅｒｉｖｅａｎｄａｎａｌｙｚｅｔｗｏｃｏｍ
ｍｏｎｌｙｕｓｅｄＧＮＳＳｓｉｇｎａｌＣＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ：ＶａｒｉａｎｃｅＳｕｍｍｉｎｇＭｅｔｈｏｄ（ＶＳＭ）ａｎｄＰｏｗｅｒＲａｔｉｏＭｅｔｈ
ｏｄ（ＰＲＭ）．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｗｅｐｒｏｐｏｓｅａｎａｄａｐｔｉｖｅＣＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈｉｓｂａｓｅｄｏｎｆａｄｉｎｇｆａｃｔｏｒｃｕｂａ
ｔｕｒｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ．ＷｅｃｏｍｐａｒｅｔｈｅｔｈｒｅｅｍｅｔｈｏｄｓｔｏａｓｓｅｓｓｔｈｅＣＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙｉｎｎｏｒｍａｌａｎｄｗｅａｋ
ｓｉｇｎａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｗｈｅｎｓｉｇｎａｌｓｕｄｄｅｎｌｙｃｈａｎｇｅｓｏｒｓｉｇｎａｌｉｓｗｅａｋ，ｔｈｅＶＳＭ ａｎｄ
ＰＲＭｗｉｌｌｐｒｏｄｕｃｅｌａｒｇｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ，ｗｈｉｌｅｔｈｅａｄａｐｔｉｖｅＣＮＲｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｃａｎｓｔｉｌｌａｃｃｕｒａｔｅｌｙｅｓｔｉ
ｍａｔｅｔｈｅＣＮＲｏｆｓｉｇｎａｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）ｓｉｇｎａｌ；ＧＮＳＳｒｅｃｅｉｖｅｒ；ＣａｒｒｉｅｒｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ
（ＣＮＲ）ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｃｕｂａｔｕｒｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ；ｆａｄｅｆａｃｔｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１２１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０１１４１３：５５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０１１３．１７１１．００１．ｈｔｍｌ
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（２０１６ＹＦＢ０５０１９００）
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引信超宽带强电磁脉冲效应阈值试验研究
付胜华１，２，娄文忠１，２，，苏子龙１，２，郑福泉１，２

（１．北京理工大学 机电学院，北京 １０００８１；　２．北京理工大学重庆创新中心，重庆 ４０１１２０）

　　摘　　　要：为明晰超宽带电磁脉冲对引信的干扰和损伤影响，确定引信电磁脉冲效应
的阈值区间，针对当前引信电磁脉冲效应数据样本少，难以准确评估引信的抗电磁脉冲能力
的难题，建立了马尔可夫蒙特卡罗估计的引信电磁脉冲效应阈值分析模型。通过构建的超宽
带电磁脉冲模拟器的引信效应测试系统，对典型引信进行辐照试验，得到引信电磁脉冲的效
应规律及干扰阈值。试验结果表明：引信通信故障的效应阈值均值为 ２８．２６２ｋＶ／ｍ，均值的
９５％可信区间为（２７．３９０，２９．１２９）ｋＶ／ｍ；方差的后验期望估计为１．８６７ｋＶ／ｍ，方差的 ９５％可
信区间为（０．８３４，４．１８２）ｋＶ／ｍ。所提模型可用作多种引信的电磁脉冲效应阈值估计，为提高
引信的抗电磁干扰能力提供理论基础和试验手段。

关　键　词：超宽带强电磁脉冲；引信；马尔可夫蒙特卡罗估计；阈值分析；辐照试验
中图分类号：ＴＪ４３＋１．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０７５０６

　　引信是利用环境、通过指令信息在预定条件
下解除保险，在有利的时机引爆战斗部的控制系

统
［１］
。超宽带强电磁脉冲具有上升前沿陡、峰值

功率高和频谱范围宽等特点，可以覆盖多种引信

系统的响应频率。引信在超宽带强电磁脉冲环境

下极易受到干扰，电磁脉冲会与引信产生效应，并

对其造成损伤，使得引信出现早炸、误炸、不炸等

多种效应
［２６］
。

对引信进行电磁脉冲效应试验，通过测试引

信的效应数据，并对效应阈值进行概率拟合，可以

有效评估引信在电磁脉冲环境下的易损性
［７８］
。

经典的数理统计方法是以大样本量为基础，用故

障频率代替故障概率，然而在实际的引信效应试

验中，试验分析与效应评估如何在小样本条件下

对系统的抗电磁脉冲能力做出较为准确评判一直

是未解决的难点。

在样本数据处理技术中，贝叶斯分析对效应

物在电磁脉冲中的易损性分析中也是一种十分重

要的技术手段
［７，９１２］

。黄忠胜等
［１３］
基于电磁拓扑

分析，将分层贝叶斯网络用于电子系统电磁脉冲

易损性评估中。孙晓颖等
［１４］
提出了基于贝叶斯

网络的系统级电磁易损性评估方法框架，考虑电

磁干扰源的各参数对效应物的影响，将事件树分

析、ＥＭＴ等工具有效融入 ＢＮ评估模型中，为电子
系统电磁易损性评估提供了新的分析方法。

本文基于贝叶斯统计理论，针对在超宽带电磁

脉冲对引信的效应试验中，面临由于试验费用昂贵，

导致试验样本数较少的难题，进行超宽带电磁脉冲

对引信效应阈值分析。得到马尔可夫蒙特卡罗估
计的引信在超宽带电磁脉冲环境下，出现的通信故

障（不炸）的效应阈值区间。该试验方法为提高引信

的抗电磁干扰能力提供了理论基础和试验手段。

１　模型建立

马尔可夫蒙特卡罗估计在分析参数过程中

qwqw
新建图章

https://navi.cnki.net/knavi/Detail/RedirectPage?sfield=FN&v=m8alAquIwjPr-tu14girmjNfz81bFAzoC28w8LQUU06iFVzy-c4dpI4lGiwunqrVn6xwLDCLAkX5pM-IhVFJzROO0CggREq3waJg7lG9tns0n7nWNxFkQQ%3D%3D&uniplatform=NZKPT
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利用历史数据或专家评估数据的先验分布，进行

参数估计得到关于未知参数的后验分布。

设 Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ为来自总体 Ｘ的样本，ｘ１，

ｘ２，…，ｘｎ为其观测值，μ为样本的均值，σ为方差。

则二参数正态分布的似然函数为

Ｌ（ｘ｜μ，σ）＝ １
（σ

　 ２槡π）
ｎ
ｅｘｐ －

∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－μ）

２

２σ







２

（１）

参数向量（μ，σ２）的后验分布为

π（μ，σ｜ｘ）∝ Ｌ（ｘ｜μ，σ）π（μ，σ）∝

　　σ－（ｎ＋２）ｅｘｐ －
∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－μ）

２

２σ







２

（２）

式中：∝表示等式左边正比于右边；π（μ，σｘ）为

后验分布函数。

令 ｓ２ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－μ）

２≥ （ｘｉ＝珋ｘ）
２
，可得

π（μ，σ ｘ）∝（σ２）－
ｎ
２＋( )１ｅｘｐ－ｓ

２＋ｎ（μ－珋ｘ）２

２σ( )２ ∝

　　（σ２）－
１
２ｅｘｐ－ｎ（μ－珋ｘ）

２

２σ( )２ （σ２）－
ｎ
２－( )１ｅｘｐ－ｓ

２

２σ( )２
（３）

式 中：π（μσ，ｘ） ＝ （σ２）－
１
２ｅｘｐ －ｎ（μ－珋ｘ）

２

２σ( )２ ；

π（σ｜ｘ）＝（σ２）－
ｎ
２－( )１ｅｘｐ － ｓ

２

２σ( )２ ，ｎ为样本中
参数个数，可得

π（μσ，ｘ）＝Ｎ（珋ｘ，
σ２

ｎ
）

π（σ ｘ）＝ｓ２χ－２（ｎ－１
{

）

（４）

参数向量（μ，σ２）的后验分布是正态分布与

逆 χ２分布的乘积，（μ，σ２）的估计均值为（^μ，^σ２），

其中，^μ＝珋ｘ，^σ２＝Ｅ（ｓ２Ｙｎ－１）＝ｓ
２Ｅ（Ｙｎ－１），Ｙｎ－１＝

ｘ－２（ｎ－１）。由逆 χ２的分布性质可得

σ^２ ＝ｓ２Ｅ（Ｙｎ－１）＝
ｓ２

ｎ－３
（５）

通过吉布斯 （Ｇｉｂｂｓ）抽样法进行样本选

取
［９］
，产生马尔可夫链。对于正态分布模型中，

当 μ给定时，σ２的后验分布为

π（σ２｜μ，ｘ）∝（σ２）－
ｎ
２＋( )１ｅｘｐ －ｓ

２＋ｎ（μ－珋ｘ）２

２σ( )２

（６）

令 ｙ＝ｓ
２＋ｎ（μ－珋ｘ）２

σ２
，则可得式（７）为自由度

（ｎ＋４）的卡方分布 χ２（ｎ＋４）的核，即

π（σ２｜μ，ｘ）∝ ｙ
ｎ＋４
２ －１ｅ－

ｙ
２ （７）

Ｙ（μ，ｘ）＝ｙ（μ，ｘ） （８）

该马尔可夫链的分布为未知参数的后验分

布。基于后验分布如式（６），在平方损失函数下

参数向量的蒙特卡罗估计为

θ^＝∫
Θ
θπ（θ｜ｘ）ｄθ＝Ｅ（θ｜ｘ） （９）

因此，马尔可夫蒙特卡罗估计主要根据样本

均值，依据概率收敛于 Ｅ（θ｜ｘ）。利用 Ｇｉｂｂｓ抽样

法获得π（θ｜ｘ）中的一个非独立样本，形成马尔可

夫链，蒙特卡罗进行计算参数向量的估计。

２　引信电磁脉冲耦合效应试验

引信电磁脉冲耦合效应试验中采用超宽带
电磁脉冲源

［８，１５］
，其脉宽为几纳秒，上升沿小于

１ｎｓ（１ｎｓ＝１０－９ｓ），频带为１０ＭＨｚ～２ＧＨｚ，该装
置可产生垂直极化的辐射场，其结构如图１所示。
　　如图２所示，超宽带电磁脉冲源主要由储能
电源、Ｔｅｓｌａ变压器、Ｂｌｕｍｌｉｅｎ形成线、ＰＣ开关、超
宽带天线和控制系统等构成。储能电源充满电

后，对 Ｔｅｓｌａ变压器放电，Ｔｅｓｌａ变压器将电压抬
高，电流在Ｂｌｕｍｌｉｅｎ形成线上形成初级脉冲，初级
脉冲经 ＰＣ开关后形成强电磁脉冲，由天线辐射
至外部空间。

图 １　超宽带电磁脉冲装置

Ｆｉｇ．１　Ｕｌｔｒａｗｉｄｅｂａｎｄｓｔｒｏｎｇｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｐｕｌｓｅｄｅｖｉｃｅ

图 ２　超宽带电磁脉冲装置原理组成

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｕｌｔｒａｗｉｄｅｂａｎｄｓｔｒｏｎｇｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ｐｕｌｓｅｄｅｖｉｃｅ

６７０２
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引信电磁脉冲试验根据不同场强、不同重频
超宽带强电磁脉冲，对引信辐照下的效应测试。

试验采用的引信如图３所示，该引信主要由壳体、
通信及控制电路、安保装置及火工品等部分构成。

超宽带强电磁脉冲主要对其通信及控制电路起作

用，使其通信中断不炸、控制误触发导致早炸或

误炸。

引信电磁脉冲效应试验系统由强电磁脉冲
源、测试引信、电场测试仪、示波器、电磁脉冲控制

器、电源等构成。强电磁脉冲源由电磁脉冲控制

器发出设定功率与频率的电磁波，电场测试仪与

引信放置在一定距离处的电磁场内。示波器 Ａ
用于监测外部环境中电磁脉冲场；示波器 Ｂ监测
引信中感应电压波形，表征通信是否正常，即判定

引信电磁脉冲阈值。试验原理及现场如图 ４、
图５所示。

图 ３　测试引信结构原理及样机

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔｆｕｚｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｐｒｏｔｏｔｙｐｅ

图 ４　试验系统原理

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

图 ５　外场测试

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｓｔｆｉｅｌｄｄｉａｇｒａｍ

３　试验数据分析

试验中采用 １Ｈｚ重复频率，进行引信超宽
带强电磁脉冲的效应试验。设置发送指令周期为

１０ｍｓ，测试 ３种状态下引信强电磁脉冲效应。
状态 Ａ为电磁波传播方向分别沿引信轴向，状态
Ｂ为电磁波传播方向分别沿引信径向，状态 Ｃ为
电磁波传播方向分别沿引信轴向与径向构成的平

面倾斜４５°。设定单次辐照时间为６０ｓ，若引信不

受干扰，则认为通过试验。若引信通信中断，且超

宽带强电磁脉冲不存在后，引信不能自主恢复工

作，导致该引信产生不炸的现象，即为引信电磁
脉冲的效应阈值。试验结果如表１所示。

由表１可知，３种状态的引信在超宽带强电
磁脉冲环境下均会受到干扰。引信各个状态的敏

感阈值不同。引信在超宽带强电磁脉冲环境下受

到干扰，并不是单个脉冲单独作用结果，受干扰过

程中有累积效应存在，且引信沿电磁传播垂直方

向时，场强全部作用，引信通信中断所需场强值最

低，即为明确引信的失效绝对场强阈值，对其引信

进行阈值分析。试验数据如表２所示。
根据实测引信的场强阈值，采用马尔可夫蒙

特卡罗估计，用于小样本效应阈值求解后验分布

参数。通过数值模拟的方式，根据原始样本数据

迭代 ５０００次得到一条马尔可夫链，使该马尔可
夫链的分布为未知参数的后验分布，如图 ６、图 ７
所示。

７７０２
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表 １　重复频率 １Ｈｚ引信测试数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｆｕｚｅｔｅｓｔｄａｔａｗｉｔｈ１Ｈｚｒｅｐｅｔｉｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

引信状态 场强／（ｋＶ·ｍ－１） 干扰时间／ｓ 效应

状态 Ａ ２７ ４８ 通信中断

状态 Ａ ２７ ６０ 无影响

状态 Ｂ ２７ ６０ 无影响

状态 Ｂ ２７ ６０ 无影响

状态 Ｃ ２７ ６０ 无影响

状态 Ｃ ２７ ６０ 无影响

状态 Ａ ４０ ４２ 通信中断

状态 Ａ ４０ ５３ 通信中断

状态 Ｂ ４０ ６０ 无影响

状态 Ｂ ４０ ６０ 无影响

状态 Ｃ ４０ ６０ 无影响

状态 Ｃ ４０ ６０ 无影响

状态 Ａ ４８ ９ 通信中断

状态 Ａ ４８ １０ 通信中断

状态 Ｂ ４８ ３２ 通信中断

状态 Ｂ ４８ ２８ 通信中断

状态 Ｃ ４８ ６０ 无影响

状态 Ｃ ４８ ６０ 无影响

状态 Ａ ６３ １ 通信中断

状态 Ａ ６３ ３ 通信中断

状态 Ｂ ６３ １１ 通信中断

状态 Ｂ ６３ １１ 通信中断

状态 Ｃ ６３ １５ 通信中断

状态 Ｃ ６３ ２１ 通信中断

表 ２　引信电磁脉冲效应阈值

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｕｚｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｐｕｌｓｅｅｆｆｅｃｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

序号 场强阈值／（ｋＶ·ｍ－１）

１ ２６．８

２ ２６．９

３ ２７．２

４ ２７．３

５ ２７．５

６ ２７．８

７ ２８．５

８ ２９．３

９ ３０．２

１０ ３１．２

图 ６　参数 μ马尔可夫链

Ｆｉｇ．６　Ｍａｒｋｏｖｃｈａｉｎｗｉｔｈｐａｒａｍｅｔｅｒμ

　　对生成的马尔可夫链数据样本进行蒙特卡罗
估计。如图８、图９所示，得到引信强电磁脉冲效
应的阈值的均值后验期望估计为 ２８．２６２ｋＶ／ｍ，
均值的９５％可信区间为（２７．３９０，２９．１２９）ｋＶ／ｍ；
阈值的方差后验期望估计为１．８６７ｋＶ／ｍ，方差的
９５％可信区间为（０．８３４，４．１８２）ｋＶ／ｍ。即在此电
磁场强分布下，引信出现引信通信中断的不炸失

效阈值区间。

图 ７　参数 σ２马尔可夫链

Ｆｉｇ．７　Ｍａｒｋｏｖｃｈａｉｎｗｉｔｈｐａｒａｍｅｔｅｒσ２

图 ８　效应阈值概率密度函数

Ｆｉｇ．８　Ｅｆｆｅｃｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｅｎｓｉｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ９　效应阈值概率分布

Ｆｉｇ．９　Ｅｆｆｅｃｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

４　结　论

１）依据超宽带强电磁脉冲模拟器，进行引
信强电磁脉冲的效应试验，得到在超宽带强电磁
脉冲环境下，引信会出现通信中断（不炸）、正常

等数值。

８７０２
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２）引信电磁脉冲效应阈值处在一定范围内，
其通讯中断不炸的效应阈值均值为２８．２６２ｋＶ／ｍ，
均值的９５％可信区间为（２７．３９０，２９．１２９）ｋＶ／ｍ。
阈值方差的后验期望估计为１．８６７ｋＶ／ｍ，方差的
９５％可信区间为（０．８３４，４．１８２）ｋＶ／ｍ。

本文模型提供了一种在强电磁干扰下的引信

通信中断失效阈值的估计方法，为引信抗电磁干

扰分析，避免早炸、误炸、不炸等可靠性涉及提供

了试验方法和数据支撑。
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轴间气膜密封周向相对滑动判定方法

黄玉辉，苏华，程卓一，侯国强
（西北工业大学 机电学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：为预判端面轴间气膜密封中密封环与外层转子之间是否产生周向相对滑
动，提出了一种考虑离心膨胀效应的轴间气膜密封周向相对滑动判定方法。分析了密封环与

外层转子之间产生周向相对滑动的力学机制，将密封环和外层转子离心膨胀简化为轴对称平

面应力问题和轴对称平面应变问题。计算了密封环和外层转子的弹性变形刚度差异对膨胀变

形及连接关系的影响，得到了密封环与外层转子产生临界滑动的工况区域。所提判定方法对

工程中密封环的周向滑动问题提供了预测及指导。

关　键　词：离心膨胀；弹性变形；周向滑动；临界滑动转速；轴间密封
中图分类号：Ｖ２３２；ＴＨ１２２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０８１０７

　　采用先进密封技术来提高航空发动机性能和
效率是一项低投入和高收益的举措

［１２］
。在双转

子涡扇发动机中，高压转子通过中介轴承跨支于

低压转子上，使得中介轴承的工况受两转子影响，

其润滑与密封问题尤为突出
［３］
。对于密封中介

轴承的轴间密封而言，因两转子的跳动和高转速

等恶劣工况，传统刚性接触式密封难以胜任，柔性

接触式密封需要避免金属磨粒经气流卷入轴承滚

道内损伤轴承，因此多采用非接触式密封。现役

的轴间篦齿密封，存在着因转子跳动而造成齿尖

磨损后泄漏增大的问题，研究人员尝试了多种其

他改进形式的轴间密封，包括以刷式密封为代表

的柔性接触式轴间密封
［４７］
和以动压／静压原理

为基础的非接触式轴间气膜密封
［８９］
。

气膜密封因其无接触磨损和长寿命的优势而

受到青睐。自 Ｄｉｒｕｓｓｏ［１０］提出轴间气膜密封形式
后，对轴间气膜密封进行了不少有益的探索。

Ｇａｍｂｌｅ［１１］通过实验验证了端面气膜密封应用于
双转子轴间的可行性。刘雨川

［１２］
和吴宁兴等

［１３］

也通过实验验证了一种类似于 Ｄｉｒｕｓｓｏ［１０］所提密

封结构形式的轴间端面气膜密封的性能。王之栎

等
［１４１５］

分析了一种反转轴间气膜密封的密封性

能和动特性特征。刘晓玉等
［１６］
对反转轴间双端

面气膜密封的动特性规律进行了理论探讨。上述

轴间气膜密封的研究工作对认识端面气膜密封在

双转子轴间的工作机制有着积极的意义。

针对一种端面轴间气膜密封试验时可能发生

密封环在外圆周面上的周向滑动而导致密封环的

过度磨损失效，而目前分析中对密封环周向滑动

的判定方法介绍较少，只能通过拆卸后观察。鉴

于此，本文提出了预测密封环与外层转子之间周

向相对滑动的判定方法。本文的研究为端面轴间

气膜密封的工程设计分析提供了理论指导。

１　密封结构及工作原理

端面轴间密封的结构形式如图 １所示，密封
室与内层转子连接，密封环与外层转子连接。密

封室的两侧端面上开有动压槽，密封环与密封室

两侧端面之间存在微小间隙，气体沿此间隙通道

qwqw
新建图章
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图 １　轴间密封结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｓｅａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｅｔｗｅｅｎｓｈａｆｔｓ

泄漏。密封环与外层转子为小过盈配合，工作时，

外层转子带动密封环同步旋转，密封室与内层转

子同步旋转。正常工作下，高、低压侧密封室与密

封环在端面上产生流体动压效应，依靠两侧端面

的动压气膜力使密封环处于轴向平衡状态，密封

环的左右两侧端面与密封室端面不发生接触。当

内／外层转子中任一或同时产生轴向跳动时，密封
环与密封室相对应端面上的间隙减小，而另一侧

端面上的间隙增大。这种端面间隙的变化引起动

压效应增强或削弱，作用于密封环两侧端面上的

动压气膜合力克服密封环与外层转子间的摩擦

力，推动密封环在轴向产生“浮动”，避免了因转

子轴向跳动时密封环与密封室在端面上产生的

摩擦。

２　密封环与外层转子的周向相对滑
动分析

２．１　密封环的设计准则
密封环的设计准则为：在允许泄漏的情况下，

避免密封环与外层转子产生周向相对滑动而使密

封环过度磨损失效。

２．２　周向相对滑动判定方法
分析密封环与外层转子周向相对滑动的特

点，二者只可能在外层转子转速突变时发生周向

相对滑动。也就是说，外层转子加／减速时，密封
环与外层转子的周向相对滑动是由于二者间摩擦

力的转矩不足以带动密封环产生与外层转子相同

的角加速度。当二者无相对滑动时，密封环外圆

周向上的摩擦力带动密封环与外层转子同步转

动，此时摩擦力产生的转矩足以对密封环产生与

外层转子相同的角加速度，否则二者将产生滑动。

据此，密封环与外层转子是否发生相对滑动取决

于密封环要保持与外层转子同步转动所需的惯性

力矩 Ｔ与密封环外圆周上所受到摩擦力矩 Ｍ之
间的关系，即周向相对滑动的判定准则为

Ｍ≤ Ｔ　 密封环与外层转子有周向相对滑动
Ｍ ＞Ｔ　{ 密封环与外层转子无周向相对滑动

２．２．１　密封环惯性力矩的计算
表１列出了密封环的有关参数。

表 １　密封环参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｅａｌｒｉｎｇ

参数　　　 符号

摩擦因数 μ

密封环宽度 Ｂ

无旋转时密封环外边界上的正压力 ｐ

旋转时密封环外边界上的正压力 ｐｅ
密封环的转动惯量 Ｊ

外层转子在 ω角速度时的瞬时角加速度 α

密封环外半径 ｒ２
密封环内半径 ｒ１
密封环外圆周面积 Ｓ

密封环质量 ｍ

最大静摩擦力与滑动摩擦力之间的比例系数 Ｋ

外层转子内半径 Ｒ１
外层转子外半径 Ｒ２

　　密封环绕轴线的转动惯量为

Ｊ＝１
２
ｍ（ｒ２１＋ｒ

２
２） （１）

密封环的质量为

ｍ ＝ρ１π（ｒ
２
２－ｒ

２
１）Ｂ （２）

式中：ρ１为密封环密度。
密封环在 ω角速度下对应的惯性力矩为

Ｔ＝Ｊα （３）
２．２．２　密封环摩擦力矩的计算

密封环外圆周面积为

Ｓ＝２πｒ２Ｂ （４）
最大静摩擦力下的摩擦力矩为

Ｍ ＝μＫｐｅＳｒ２ （５）
式中：系数 Ｋ为最大静摩擦力与滑动摩擦力之间
的比例系数；ｐｅ为旋转时密封环外边界上受到来
自外层转子的正压力，可根据弹性力学的理论求

解。离心效应影响下的压力 ｐｅ受密封环和外层
转子的变形影响，需要求解密封环与外层转子在

离心效应下的变形。

２．３　离心效应下旋转部件的弹性变形
２．３．１　密封环的弹性变形

假定密封环符合弹性力学的各假设条件，密

封环的宽度远小于其直径，可以看作一个空心圆

盘，如图 ２所示，其中密封环的内半径为 ｒ１，外半
径为 ｒ２。密封环与外层转子以相同的角速度 ω
旋转时，仅受径向离心力的作用，轴向应力和切应

力分量均为零
［１７１８］

，不计重力影响，可简化为轴

对称平面应力问题
［１９］
。

密封环绕其中心轴旋转时，单位体积内的径

向离心力为

２８０２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 黄玉辉，等：轴间气膜密封周向相对滑动判定方法

图 ２　密封环

Ｆｉｇ．２　Ｓｅａｌｒｉｎｇ

Ｆｃ１ ＝ρ１ω
２ｒ （６）

式中：ｒ为密封环半径。
在圆柱坐标系下得到离心效应影响下的平衡

微分方程为

ｄσｒ
ｄｒ
＋
σｒ－σθ
ｒ

＋ρ１ω
２ｒ＝０ （７）

式中：σｒ为径向应力分量；σθ为切向应力分量。
轴对称下几何方程为

εｒ ＝
ｄｕｓ
ｄｒ

εθ ＝
ｕｓ










ｒ

（８）

式中：εｒ为径向应变分量；εθ为切向应变分量；ｕｓ
为密封环径向弹性变形。

轴对称平面应力问题的物理方程为

σｒ ＝
Ｅ１
１－ν２１

（εｒ＋ν１εθ）

σθ ＝
Ｅ１
１－ν２１

（εθ＋ν１εｒ









 ）

（９）

式中：Ｅ１为密封环弹性模量；ν１为密封环泊松比。
将几何方程（８）代入物理方程（９）得到位移表

示的物理方程，再将位移表示的物理方程代入平衡

微分方程（７），得到位移表示的平衡微分方程：
ｄ２ｕｓ
ｄｒ２

＋１
ｒ
·
ｄｕｓ
ｄｒ
－
ｕｓ
ｒ２
＋
（１－ν２１）ρ１ω

２ｒ
Ｅ１

＝０ （１０）

无旋转时，密封环外表面（ｒ＝ｒ２）与外层转子
配合的部分受到正压力 ｐ的作用，内表面（ｒ＝ｒ１）
为自由面，因此边界条件为

σｒ ｒ＝ｒ１
＝０

σｒ ｒ＝ｒ２

{ ＝ｐ
（１１）

对二阶变系数非齐次常微分方程（１０）求解，
得到高速旋转过程中密封环在半径 ｒ处的径向膨

胀位移为

ｕｓ [＝
ｐ（１－ν１）ｒ

２
２

Ｅ１（ｒ
２
２－ｒ

２
１）
＋

　　
（１－ν１）（３＋ν１）ρ１ω

２
（ｒ２２＋ｒ

２
１）

８Ｅ ]
１

ｒ＋

[　　
ｐ（１＋ν１）ｒ

２
２ｒ
２
１

Ｅ１（ｒ
２
２－ｒ

２
１）
＋
（１＋ν１）（３＋ν１）ρ１ω

２ｒ２２ｒ
２
１

８Ｅ ]
１

·

　　 １
ｒ
－
（１－ν２１）ρ１ω

２ｒ３

８Ｅ１
（１２）

２．３．２　外层转子的弹性变形
因外层转子的轴向尺寸较大，以角速度ω旋转，

将转子等效为等截面梁，假设任意截面都有相同的

位移和应力分布，可简化为轴对称平面应变问题。

外层转子绕其中心轴旋转时，单位体积内的

径向离心力为 Ｆｃ２＝ρ２ω
２ｒ。圆柱坐标系下离心效

应影响下的平衡微分方程为

ｄσｒ
ｄｒ
＋
σｒ－σθ
ｒ

＋ρ２ω
２ｒ＝０ （１３）

式中：ρ２为外层转子的密度。
几何方程为

εｒ ＝
ｄｕｒ
ｄｒ

εθ ＝
ｕｒ










ｒ

（１４）

式中：ｕｒ为外层转子径向弹性变形。
轴对称平面应变问题的物理方程为

σｒ ＝
Ｅ２ν２

（１＋ν２）（１－２ν２）
εθ＋

１－ν２
ν２
ε( )ｒ

σθ ＝
Ｅ２ν２

（１＋ν２）（１－２ν２）
εｒ＋

１－ν２
ν２
ε( )










θ

（１５）

式中：Ｅ２为外层转子弹性模量；ν２为外层转子泊
松比。

将几何方程（１４）代入物理方程（１５）得到位移
表示的本构关系，再将位移表示的本构关系代入平

衡微分方程（１３）得到位移表示的平衡微分方程：
ｄ２ｕｒ
ｄｒ２
＋１
ｒ
·
ｄｕｒ
ｄｒ
－
ｕｒ
ｒ２
＋
（１＋ν２）（１－２ν２）

Ｅ２
ρ２ω

２ｒ＝０

（１６）
无旋转时，外层转子内表面（ｒ＝Ｒ１）处受正

压力 ｐ的作用，外表面（ｒ＝Ｒ２）为自由面，因此边
界条件为

σｒ ｒ＝Ｒ１
＝ｐ

σｒ ｒ＝Ｒ２
＝{ ０

（１７）

对二阶变系数非齐次常微分方程（１６）结合
边界条件（１７）求解，得到高速旋转过程中外层转
子在半径 ｒ处的径向膨胀位移为

３８０２
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ｕｒ ＝
（１＋ν２）（３－２ν２）ρ２ω

２

８Ｅ２（１－ｖ２）
·

[　　
（１－２ν２）（ｒ

２
ｉ ＋ｒ

２
２）ｒ

２＋ｒ２１ｒ
２
２ ]ｒ
＋

　　
（１＋ν２）ρ２ｒ

２
２

Ｅ２（ｒ
２
２－ｒ

２
１

[） （１－２ν２）＋
ｒ２１
ｒ ]２
２

－

　　
（１＋ν２）（１－２ν２）ρ２ω

２ｒ３

８Ｅ２（１－ν２）
（１８）

２．３．３　外层转子与密封环的连接状态分析
密封环与外层转子装配后，为了保证装配的

可靠性（即外层转子旋转时能带动密封环同步旋

转），密封环与外层转子之间的装配过盈量所产

生的径向应力不能为 ０。在图 １中，外层转子的
内半径为 Ｒ１，外半径为 Ｒ２，密封环的内半径为 ｒ１，
外半径为 ｒ２。相应地，在套装处（ｒ＝ｒ２＝Ｒ１）密封
环和外层转子的径向膨胀变形分别为 ｕｓ（ｒ２）和
ｕｒ（Ｒ１），可由式（１２）和式（１８）计算得到。

离心膨胀下的等效直径过盈量为

Δ＝２（ｕｓ－ｕｒ） （１９）
式（２０）为离心膨胀影响下在套装面上的等

效压强的计算
［２０］
：

ｐｅ ＝
Δ

１
Ｅ１

１＋ ｄ１( )ｄ
２

１－ ｄ１( )ｄ
２－ν












１ ＋

１
Ｅ２

１＋ ｄ２( )ｄ
２

１－ ｄ２( )ｄ
２＋ν












２

（２０）
式中：ｄ为公称直径；ｄ１为密封环的内直径；ｄ２为
外层转子的外直径。

离心效应下，密封环与外层转子接触面上的

正压力 ｐｅ产生的摩擦力矩 Ｍ不足以克服突加减
速时的惯性力矩，便产生了二者间周向相对滑动，

称在最大角加速度范围内产生周向相对滑动时的

最大转速为临界滑动转速。称密封环与外层转子

在套装面上的应力为０时所对应的转速为过盈松
脱转速，当转速达到过盈松脱转速后，密封环与外

层转子之间的过盈连接将失效，由式（２０）知，在
套装处（ｒ＝ｒ２＝Ｒ１），Δ≤０时（即密封环的变形量
小于外层转子的变形量），过盈连接失效。需要

指出，当外层转子稳定运转时（即角加速度为 ０），
临界滑动转速即为过盈松脱转速，当存在加减速

时，产生周向相对滑动的临界滑动转速与过盈松

脱转速不同。

３　计算结果及分析
３．１　计算参数

密封环和外层转子的几何和工况参数列于

表２中。

表 ２　计算参数（部分几何参数与图 １对应）

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ（ｒｅｆｅｒｔｏＦｉｇ．１）

参数　　　　 数值

摩擦因数 μ ０．１５
密封环外半径 ｒ２／ｍｍ ７６
密封环内半径 ｒ１／ｍｍ ６９
密封环宽度 Ｂ／ｍｍ １０

外层转子最高转速 ｎ／（ｒ·ｍｉｎ－１） １８０００

外层转子角加速度 α／（ｒａｄ·ｓ－２） １８８．５
外层转子外半径 Ｒ２／ｍｍ ８２
外层转子内半径 Ｒ１／ｍｍ ７６

３．２　材料性能对旋转件的变形影响
３．２．１　密封环的弹性模量和泊松比小于外层转子

由表２和表３数据计算得到外层转子与密封
环在套装处径向膨胀变形随转速的变化关系如

图３所示。随着转速的升高，密封环的径向膨胀变
形远快于外层转子，等效过盈量增大，因此，在高速

时，密封环在套装面上所受的正压力增大。这是因

为离心膨胀受弹性模量和泊松比的影响，在离心效

应下，密封环膨胀变形大，外层转子膨胀变形小，随

着转速升高，相当于二者在套装面上越压越紧。

表 ３　材料性能参数一
Ｔａｂｌｅ３　ＭａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓＩ

参数　　　　 数值

密封环弹性模量 Ｅ１／ＧＰａ １４
密封环泊松比 ν１ ０．２５
密封环密度 ρ１／（ｇ·ｃｍ

－３） １．８
外层转子弹性模量 Ｅ２／ＧＰａ ２０９
外层转子泊松比 ν２ ０．３
外层转子密度 ρ２／（ｇ·ｃｍ

－３） ７．８５

图 ３　密封环弹性模量和泊松比小于外层转子时

套装面上径向膨胀变形

Ｆｉｇ．３　Ｒａｄｉａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｔｈｅｓｌｅｅｖｅ

ｓｕｒｆａｃｅｗｈｅｎｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓａｎｄＰｏｉｓｓｏｎ’ｓｒａｔｉｏｏｆ

ｓｅａｌｒｉｎｇａｒｅｓｍａｌｌｅｒｔｈａｎｏｕｔｅｒｒｏｔｏｒ

３．２．２　密封环的弹性模量和泊松比大于外层转子
由表２和表４数据计算得到二者在套装面上

的径向变形随转速的变化关系如图４所示。随着
转速的增大，在套装面上密封环的弹性变形小于

外层转子的弹性变形，等效过盈量减小，超过过盈

松脱转速后，二者间的过盈连接失效，即发生周向

相对滑动。这是因为密封环膨胀变形小，外层转

子的膨胀变形大，随着转速的升高，相当于二者在

４８０２
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表 ４　材料性能参数二

Ｔａｂｌｅ４　ＭａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅡ

参数　　　　 数值

密封环弹性模量 Ｅ１／ＧＰａ ２０９
密封环泊松比 ν１ ０．３
密封环密度 ρ１／（ｇ·ｃｍ

－３） ７．８５
外层转子弹性模量 Ｅ２／ＧＰａ １４
外层转子泊松比 ν２ ０．２５
外层转子密度 ρ２／（ｇ·ｃｍ

－３） １．８

图 ４　密封环弹性模量和泊松比大于外层转子时
套装面上径向膨胀变形

Ｆｉｇ．４　Ｒａｄｉａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｓｌｅｅｖｅｓｕｒｆａｃｅ
ｗｈｅｎｅｌａｓｔｉｃｍｏｄｕｌｕｓａｎｄＰｏｉｓｓｏｎ’ｓｒａｔｉｏｏｆｓｅａｌｒｉｎｇａｒｅ

ｌａｒｇｅｒｔｈａｎｏｕｔｅｒｒｏｔｏｒ

套装面上配合越来越松。

３．２．３　密封环的弹性模量和泊松比与外层转子相同
密封环和外层转子材料性能相同时（按表 ２

和表５数据计算），密封环与外层转子在套装面
上的径向变形随转速的关系如图５所示。随着转
速增大，二者的膨胀量都增大，超过过盈松脱转速

后，二者在配合面上亦产生过盈失效，发生周向相

对滑动。这与文献［１８］（见图 ６）中的转子与轴
承套装时的径向离心膨胀变形产生的规律一致。

表 ５　材料性能参数三

Ｔａｂｌｅ５　ＭａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓⅢ

参数　　　　 数值

密封环弹性模量 Ｅ１／ＧＰａ ２０９
密封环泊松比 ν１ ０．３
密封环密度 ρ１／（ｇ·ｃｍ

－３） ７．８５
外层转子弹性模量 Ｅ２／ＧＰａ ２０９
外层转子泊松比 ν２ ０．３
外层转子密度 ρ２／（ｇ·ｃｍ

－３） ７．８５

图 ５　密封环和外层转子材料性能相同时套装
面上径向膨胀变形

Ｆｉｇ．５　Ｒａｄｉａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｎｓｌｅｅｖｅｓｕｒｆａｃｅ
ｗｉｔｈｔｈｅｓａｍｅｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｅａｌｒｉｎｇａｎｄｏｕｔｅｒｒｏｔｏｒ

图 ６　转子与轴承套装面径向膨胀变形比较［１８］

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒａｄｉａｌｅｘｐａｎｓｉｏｎｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆ

ｒｏｔｏｒａｎｄｂｅａｒｉｎｇｏｎｓｌｅｅｖｅｓｕｒｆａｃｅ［１８］

３．３　密封环相对滑动临界滑动转速
已知某发动机的工作参数（见表 ２和表 ３），

得到密封环产生周向相对滑动时的临界滑动转速

随角加速度的关系如图７所示。在本文的密封结
构尺寸及工况范围下，密封环与外层转子出现周

向相对滑动的最小角加速度为１４７ｒａｄ／ｓ２，小于该
角加速度时的全部转速范围内二者间无周向相对

滑动，大于此角加速度时在低于临界滑动转速时

将产生周向相对滑动，即图中的曲线与横轴围成

的区域内会产生周向相对滑动。原因在于：随着

转速的增大，离心膨胀作用使密封环与外层转子

之间配合更紧，二者间不易产生周向相对滑动，只

有在较低转速（二者间配合“略松”）且具有较大

角加速度时容易产生二者间的周向相对滑动。临

界滑动转速整体随角加速度增大而增大。

图 ７　外层转子角加速度与临界滑动转速的关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｎｇｕｌａｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆｏｕｔｅｒ

ｒｏｔｏｒａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｓｌｉｄｉｎｇｓｐｅｅｄ

４　结　论

本文提出了一种用于密封环与外层转子之间

小过盈配合时因转速突变而产生周向相对滑动的

判定方法。这一判定方法亦适用于转子轴承或
轴套筒等小过盈连接时周向相对滑动问题的判
定。分析了两配合零件材料性能参数差异时离心

膨胀产生的径向变形量与转速的关系。给出了某

发动机密封环与外层转子产生周向相对滑动的工

况范围，为密封环的过度磨损及失效提供了判定

５８０２



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　

参考。主要结论如下：

１）在本文的计算参数下，密封环和外层转子
因材料性能调换而引起的弹性变形对二者间配合

连接状态影响显著。当密封环（被包容件）的弹

性模量和泊松比小于外层转子（包容件）时，不会

产生周向相对滑动；当密封环（被包容件）的弹性

模量和泊松比不小于外层转子（包容件）时，都会

产生周向相对滑动。

２）按本文的几何及工况参数，在外层转子全
转速范围内，当外层转子角加速度大于１４７ｒａｄ／ｓ２，
低于临界滑动转速时，密封环与外层转子将产生

周向相对滑动，除此工况范围外的工况区域不会

产生周向相对滑动。
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基于 ＧＰＵ的快速有限元法求解密度场
李果阳１，严华１，，张征宇２，陈沁梅１，祝福顺１

（１．四川大学 电子信息学院，成都 ６１００６５；　２．中国空气动力研究与发展中心 高速空气动力研究所，绵阳 ６２１０００）

　　摘　　　要：为了快速计算分析利用视频测量方法测得的高速风洞试验密度场在扰动流
场作用下的实验数据，针对密度场的数值求解问题，经过光线偏折理论分析密度场得到的二阶

偏微分方程，对其研究实现了 ＣＰＵ串行有限元法求解。在此基础上提出了基于 ＧＰＵ的快速
有限元求解密度场的方法，该方法经过对串行有限元法求解过程效率分析后，将耗时的神经网

络拟合、总刚度矩阵和总载荷向量的求解进行了基于 ＧＰＵ的并行加速。实验结果表明：在精
度满足实际工程要求的前提下，相对于 ＣＰＵ串行求解方法，所提方法可大大提高求解效率，且
随着网格剖分成倍加密，其加速比成倍增加。

关　键　词：密度投影场；有限元；并行加速；二阶偏微分方程；刚度矩阵
中图分类号：ＴＰ３０１．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０８８０９

　　对于风洞试验，空气流动包含着最重要的特
征信息，对处于空气流动形成的流场中物理模型

的密度场进行定量分析一直都是流场的重要研究

方向
［１］
。传统的纹影技术由于在定量测量上效

果不好而常常作为一种定性分析的方法，干涉技

术由于需要严苛的要求才能实现，缺乏实用性。

因此，背景纹影技术（ＢａｃｋｇｒｏｕｎｄＯｒｉｅｎｔｅｄＳｃｈｌｉｅｒ
ｅｎ，ＢＯＳ）就在这种情况下被 Ｍｅｉｅｒ［２］提出。运用
该方法与风洞中的视频测量技术相结合可以较简

单地实现对处于风洞试验中的物理模型进行密度

场的视频测量
［３６］
，通过测出一束非平行光在流

场扰动下的偏折角，进而建立偏折角与扰动流场

折射率间的量化关系，得到关于密度场的二阶偏

微分方程。利用视频测量法得到关于坐标及坐标

偏移量的离散数据，再对于这样的密度场中二阶

偏微分方程求解出非平行光经过扰动流场后对应

位置的密度投影值。目前有多种常用数值模拟计

算方法，经过比较，有限元法因擅长处理各种复杂

区域、精度较高及适于并行计算等优点
［７８］
，因此

本文将采用有限元法求解密度场对应位置的投

影值。

从有限元的计算方法可以看出，在用有限元

法进行大规模数值计算时，不仅要考虑多种力学

行为的全耦合求解问题，计算过程复杂，而且总刚

度方程的求解时间占据了整个计算过程很大的比

重
［９１０］
。由于神经网络具有强大的映射、实时和

并行计算能力
［１１］
，为了解决有限元中的总刚度矩

阵求解耗时，简化有限元法求解的复杂度问题，本

文不再采用传统有限元计算方式，而是引入了神

经网络进行求解。另外，风洞试验中需要实时分

析风洞试验密度场的分布变化，由此需要快速计

算密度场。但是，神经网络训练不仅非常耗时且

会占据计算机大部分资源，而且有限元计算过程

中产生的大规模稀疏线性方程组数据量也很巨

大
［１２］
，计算非常耗时，严重影响了密度场的求解

效率。对于风洞试验密度场这样的时变系统要求

qwqw
新建图章
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实时分析，其核心就在于能够实时计算，因此，非

常有必要探寻求解密度场的快速计算方法。目前

主流的高效计算方法主要采用基于 ＧＰＵ的并行
计算方式

［１３１５］
，因此本文主要就针对求解过程中

耗时的神经网络、刚度矩阵和载荷向量的求解进

行并行加速，以实现密度场的快速求解。

为此，本文提出了一种高效求解密度场的思

路，给出了神经网络与传统有限元分析融合的有

效方法，以及利用 ＧＰＵ快速求解密度场的计算方
法和具体步骤，实验结果证明了所提方法的有

效性。

１　有限元法求解密度场

１．１　密度场的二阶偏微分方程
利用背景纹影技术的方法测量风洞试验中的

流场
［１６１７］

。坐标系的 ｘ轴为逆气流方向，ｙ轴与 ｘ
轴垂直，指向试验段上壁板，ｚ轴与 ｘ轴垂直，与
光线传输方向相反。为了便于分析，不妨假设流

动介质的折射率仅与 ｙ轴方向的坐标值有关，且
随 ｙ轴方向坐标值的增加而增大，沿 ｚ轴方向平
行射入的光线，在 ｙｚ截面内发生偏折，光线偏折
角分析如图１所示。

图 １　光线的偏折角分析示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒａｙｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅａｎａｌｙｓｉｓ

折射率 ｎ与气体密度 ρ之间的 Ｇｌａｄｓｔｏｎｅ
Ｄａｌｅ公式为
ｎ＝１＋ＫＧＤρ （１）

由光线传输方程和式（１），可得 ｙ轴方向偏
折角 εｙ与气体密度 ρ之间的关系为

εｙ ＝∫
Ｌ

０

ＫＧＤ
１＋ＫＧＤρ

·
ρ
ｙ
ｄｚ （２）

同理可得，ｘ轴方向偏折角为

εｘ ＝∫
Ｌ

０

ＫＧＤ
１＋ＫＧＤρ

·
ρ
ｘ
ｄｚ （３）

式中：Ｌ为风洞试验段的边长；ＫＧＤ为 ＧｌａｄｓｔｏｎｅＤａｌｅ

常数，在空气中标准状态下取值为０．２２６ｃｍ３／ｇ。
从式（２）和式（３）可知，某一方向的梯度沿光

程的积分即为该方向的偏折角。在进行密度场密

度测量时，可认为折射率沿 ｚ轴方向近似为常数，
其值可通过工程手段测量得到。根据测得的折射

率 ｎ及式（１），可计算得到气体密度，记为 ρ０。由

于式（２）和式（３）中
ＫＧＤ

１＋ＫＧＤρ
的数值变化远小于

ρ
ｘ

或
ρ
ｙ
，因此在工程上为了简化计算，将

ＫＧＤ
１＋ＫＧＤρ

近

似为常数
ＫＧＤ

１＋ＫＧＤρ０
，则式（２）和式（３）可化简为

εｙ ＝
ＫＧＤ

１＋ＫＧＤρ０
·
ρ
ｙ
Ｌ （４）

εｘ ＝
ＫＧＤ

１＋ＫＧＤρ０
·
ρ
ｘ
Ｌ （５）

对式（４）和式（５）中 ｙ、ｘ分别微分再相加即
可得到密度场应满足的二阶偏微分方程：

２ρｍ
ｘ２

＋
２ρｍ
ｙ２

＝
１＋ＫＧＤρ０
ＬＫＧＤ

εｘ
ｘ
＋
εｙ
( )ｙ （６）

式中：ρｍ为密度场密度。
将式（６）的等式左端记为

Δ

ｕ，等式右端记为
ｆ（ｘ，ｙ），即化为

Δ

ｕ＝ｆ（ｘ，ｙ） （７）
其求解域为空腔模型，记为 Ω。

考虑式（６）的变分问题，对于任意的 ｖ∈ＨΩ，
同时乘上式（７）两边，使用格林公式，利用边界条
件可得

∫
Ω

Δ

ｕ

Δ

ｖｄｘ＝∫
Ω
ｆ（ｘ，ｙ）ｖｄｘ （８）

令

ａ（ｕ，ｖ）＝∫
Ω

Δ

ｕ

Δ

ｖｄｘ （９）

ｇ（ｖ）＝∫
Ω
ｆ（ｘ，ｙ）ｖｄｘ （１０）

可证明得到，在一定连续性要求下，式（６）可
等价于求 ｕ∈Ｖ，使得 ａ（ｕ，ｖ）＝ｇ（ｕ）对任意的 ｖ∈
Ｖ成立。

考虑上述变分问题的有限维逼近，即在有限

维子空间 ＶｈＶ下，求 ｕｈ∈Ｖｈ，使得 ａ（ｕｈ，ｖｈ）＝
ｇ（ｕｈ）对任意的 ｖｈ∈Ｖｈ成立。设在 Ｖｈ下的一组基

函数为｛ｉ｝
Ｎ
ｉ＝１，若 ｕｈ＝∑

Ｎ

ｉ＝１
ｕｉｉ，并依次取 ｖｈ为每

个基函数，则可得

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｕｉａ（ｉ，ｊ）＝ｇ（ｊ）　　ｊ＝１，２，…，Ｎ （１１）

分析式（１１），其本质是一个线性方程组：
ＡＵ ＝Ｇ （１２）
式中：Ａ为［ａ（ｉ，ｊ）

Ｎ
ｉ，ｊ＝１］；Ｕ为［ｕ１，ｕ２，…，

ｕＮ］
Ｔ
；Ｇ为［ｇ（１，…，Ｎ）］

Ｔ
。

基于上述分析，在初边值的条件约束下，由

９８０２
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ＬａｘＭｉｌｇｒａｍ定理可知，式（６）即可等价于有限元
法下求解一个线性方程组

［１８１９］
：

Ｋδ＝Ｆ （１３）
式中：Ｋ为单元力和单元位移关系间的系数矩阵，
代表了单元的刚度特性，称为单元刚度矩阵；Ｆ为
结点产生单位位移时，在结点上所需要施加的结

点力，称为结点载荷；δ为结点受到扰动流场作用
后，结点在其自由度方向偏移的距离，称为结点位

移，且 Ｋ、Ｆ、δ的具体表达式如下：

Ｋ＝∫
１

－１∫
１

－１
ＢＴＤＢ Ｊｔｄｘｄｙ （１４）

Ｆ＝∫
１

－１∫
１

－１
ＢＴＤＢδＪｔｄｘｄｙ （１５）

δ＝
ｕ（ｘ，ｙ）
ｖ（ｘ，ｙ[ ]

）
＝
α１＋α２ｘ＋α３ｙ

α４＋α５ｘ＋α６[ ]ｙ （１６）

式中：Ｄ为弹性矩阵；ｔ为单元厚度；Ｂ为单元应变
矩阵；Ｊ为雅可比矩阵；α１、α４为刚体位移；α２、α３、
α５、α６为单元的常应变；ｘ、ｙ为结点坐标。
１．２　密度场的有限元法求解过程

传统的有限元分析是利用变分原理将求解域

剖分求解的一种数值计算方法，具体步骤如下：

１）连续体离散化。用有限个离散单元体集
合代替原有的连续体，也称网格剖分，即进行单元

划分，将全部单元和结点按一定顺序编号，每个单

元所受荷载均按静力等效原理作用在结点上，并

根据实际情况在位移受约束的结点上设置约束

条件。

２）单元分析。建立各个单元的结点位移 δｅ
和结点力 Ｆｅ之间的关系式 Ｆｅ＝Ｋｅδｅ，Ｋｅ表示单
元刚度矩阵，即将单元的结点位移作为基本变

量，确定一个近似表达式，再应用流体力学理论

和虚功原理得到单元中结点力与结点位移的关

系式。

３）整体分析。对各个单元组成的整体进行
分析，其目的是根据一定法则建立一个线性方程

组，得到全部结点载荷 Ｆ与全部结点位移 δ的关
系式 Ｋδ＝Ｆ，从而求解出结点位移。

本文所实现的快速有限元法采用了神经网络

代替单元分析中求解结点力与结点位移关系的复

杂计算，从而使得整体分析计算过程简化，可大大

缩短整体计算时间。

１．２．１　网格剖分
利用有限元法求解泊松方程首要的就是将求

解域进行离散，划分得到有限个互不重叠的单元

网格，同时，对这些单元和结点进行编号，这些互

不重叠的网格单元通过结点连接相互影响。在划

分单元网格时，对计算结果有着重要影响的是网

格单元尺寸大小、网格的疏密程度及网格的类型。

三角单元网格能够适应复杂的求解域，单元大小

划分十分方便，但计算精度相对较低，而四边形单

元划分不易描述非正交的直边界和曲边界，但其

计算精度相对较高。

本文采用的是四边形单元和三角形单元结合

的方式，实现了一种四边形网格单元与三角形网

格单元相结合的方式，剖分示意图如图 ２所示。
在求解时为便于网格的剖分实现，采用了先对

求解域进行等参四边形单元剖分，再将一个四

边形单元一分为二，形成两个等参的三角形单

元剖分算法，然后对它们进行单元编号和结点

编号。

图 ２　网格剖分平面示意图

Ｆｉｇ．２　Ｇｒｉｄｓｕｂｄｉｖｉｓｉｏｎｐｌａｎｓｋｅｔｃｈ

１．２．２　神经网络拟合
利用神经网络代替传统有限元法中的单元分

析，关键在于要清楚单元分析得到的单元刚度矩

阵的特性。

对于本文所采用的三角单元剖分，根据弹性

力学二维有限元法
［１８］
，可知有限元法中单元刚度

矩阵有以下几点性质：

１）单元刚度矩阵是对称方阵。单元刚度矩
阵每行元素之和为０，由对称性质可知，每列元素
之和也为０。

２）对于平面单元，单元刚度矩阵不会随着几
何参数改变。

３）根据单元刚度矩阵的物理意义可以得出
其只与单元结点、相对坐标及形函数等相关，与结

点绝对坐标无关。

由以上单元刚度矩阵的性质结论可推出，刚

度矩阵的计算实质是从单元的尺寸、材料性质到

刚度矩阵的映射问题，而神经网络的优势在于：可

以方便地建立输入和输出间复杂的映射关系。因

此，利用神经网络可以很方便地从单元结点坐标

映射到单元刚度矩阵元素。

本文中，由于密度场二阶偏微分方程右端

项是关于光线偏折的一阶微分式，且实验数据

是使用视频测量方法在没有流场扰动时，拍摄

０９０２
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　第 １０期 李果阳，等：基于 ＧＰＵ的快速有限元法求解密度场

一幅包含高密度标记点的背景板图像作为参考

图像，然后加入扰动流场，再拍摄背景板的时序

图像，根据视频测量的标定原理测得背景板标

记点在坐标系下的（ｘ，ｙ）坐标值及其偏移量

Δ

ｘ
和

Δ

ｙ。因此在求解时需要对数据进行预处理，
即根据视频测量法原理和光线偏折理论得到坐

标偏移量和偏折角的关系，再对其做归一化处

理，接着采用神经网络对偏移角拟合得到二阶

偏微分方程右端项一阶微分式，即通过对右端

项的一阶微分式在点（ｘ，ｙ）处根据泰勒级数展
开式可以得到

εｘ
ｘ
＝ [４ ｆｘ＋ｈ( )２ －ｆｘ－ｈ( )２ ／（３ｈ ]） －

　　［ｆ（ｘ＋ｈ）－ｆ（ｘ－ｈ）／（６ｈ）］ （１７）

εｙ
ｙ
＝ [４ ｆｙ＋ｈ( )２ －ｆｙ－ｈ( )２ ／（３ｈ ]） －

　　［ｆ（ｙ＋ｈ）－ｆ（ｙ－ｈ）／（６ｈ）］ （１８）
式中：ｈ为坐标点更新的步长。

神经网络拟合模型如图３所示。将经过预处
理的标记点坐标数据（其中 ８０％为训练样本，
２０％为验证样本）作为网络输入，通过一个含有
４００个神经元的隐含层，激活函数采用 ｔａｎｈ型，优
化函数采用目前普遍使用的 Ａｄａｍ进行有监督的
学习。将网格单元结点通过该训练好的神经网

络，最终实现网格单元的结点通过神经网络映射

到单元刚度矩阵元素。

图 ３　神经网络拟合模型

Ｆｉｇ．３　Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｆｉｔｔｉｎｇｍｏｄｅｌ

１．２．３　整体分析
总刚度矩阵 Ｋ由单元刚度矩阵 Ｋｅ组装而

成，计算如下：

Ｋ＝∑ＣＴｅＫｅＣｅ （１９）

式中：Ｃｅ为单元选择矩阵。根据单元的结点编
号和结构中结点编号的对应关系，将单元刚度

矩阵进行式（１９）迭加组装成总体刚度矩阵，得
到结点载荷与结点位移间的关系式，如式（１３）
所示。

然后进行狄利克雷边界条件约束，采用直接

法求解得出结点位移。

２　基于 ＧＰＵ的有限元法并行求解

本文中将有限元法求解密度场的方法采用并

行的思想，对求解过程极其耗时且适合并行计算

的神经网络、总刚度矩阵和总载荷向量的求解进

行并行加速。融合了神经网络的单元分析过程，

以时间代价简化了求解复杂度，为进一步加快求

解速度采取了数据并行、多线程同时计算的方式。

整体分析中，总体刚度矩阵和总载荷向量的求解

进行分块多线程并行计算。

２．１　ＣＵＤＡ架构介绍
ＧＰＵ具有高性能的浮点计算能力，ＣＰＵ具

有低延迟、逻辑计算能力强的特点，ＣＵＤＡ编程
正是利用 ＧＰＵ和 ＣＰＵ这种特点来协同处理任
务。运行流程则是在 ＣＰＵ端准备数据，再传到
ＧＰＵ端并行计算，最后将计算结果回传到 ＣＰＵ
端。ＣＰＵ和 ＧＰＵ的这种协同工作方式大大提高
了计算性能

［２０２１］
。图 ４为 ＣＵＤＡ线程组织结构

模型。

为了明白 ＣＵＤＡ编程如何进行线程组织，必
须了解其结构模型。从图 ４中可以看到，ＣＵＤＡ
中线程层次分为３层，分别是线程网格（ｇｒｉｄ）、线
程块 （ｂｌｏｃｋ）、线 程 （ｔｈｒｅａｄ）。１个 线 程 索 引
（ｔｈｒｅａｄＩｄｘ）可以是１～３维的，进而多个 ｔｈｒｅａｄ组
成的 ｂｌｏｃｋ也可以是 １～３维的。如同线程组成
线程块，线程块也能组成１～３维的线程网格。执
行 ＣＵＤＡ应用程序时，整个应用程序的关键是
ｋｅｒｎｅｌ函数，它是以 ｇｒｉｄ的形式组织，以 ｂｌｏｃｋ为
单位，各 ｂｌｏｃｋ间并行执行，不同 ｂｌｏｃｋ间的数据
共享只能通过全局显存，对于同一 ｂｌｏｃｋ内的不
同 ｔｈｒｅａｄ间则可以通过共享内存进行通信，即在
ｋｅｒｎｅｌ函数中存在２个层次的并行，即 ｂｌｏｃｋ之间
并行计算及 ｔｈｒｅａｄ之间并行计算。

图 ４　ＣＵＤＡ线程组织结构模型

Ｆｉｇ．４　ＣＵＤＡｔｈｒｅａｄｏｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌ

１９０２
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另外，为了达到更高的效率，在 ＣＵＤＡ编程
应格外关注内存的使用。在 ＣＵＤＡ编程时要尽
量使用寄存器，尽量将数据声明为局部变量。而

当存在着数据的重复利用时，可以把数据存放在

共享内存里。而对于全局内存，需要注意用一种

合理的方式来进行数据的合并访问，以尽量减少

设备对内存子系统再次发出访问操作的次数。

２．２　神经网络并行加速方法
本文中将有限元法求解密度场的方法采用并

行的思想对求解过程极其耗时的部分进行加速处

理，其模型如图 ５所示。数据拟合的并行化主要
是针对神经网络的学习训练过程。首先，将在密

度场测量得到的离散数据分为训练样本、验证样

本和测试样本，并将其暂放在内存中，然后对神经

网络进行初始化参数，并且将训练样本分成多个

批量（ｂａｔｃｈ），加载到 ＧＰＵ显存中。在神经网络
正向传播过程中，将原本一整个数据分为多片，调

用 ＣＵＤＡ的 ｋｅｒｎｅｌ函数为每个 ｂａｔｃｈ数据分配处
理线程。由于在 ＣＵＤＡ中一个 Ｗｒａｐ线程束有
３２个线程，在进行线程分配时应当尽量选择 ３２
的整数倍，但是 ＣＵＤＡ中一个线程块里线程数量
又不多于１０２４，因而可以尽可能提高线程的利用
率。从主机端调用 ｋｅｒｎｅｌ函数在 ＧＰＵ设备端对
分片好的训练样本在大量线程中被同时并行处

理，这就极大地加快了正向传播过程。同理，它的

反向传播过程也是各线程中进行一系列的矩阵运

算和向量运算。当每个线程所传递的误差信号都

到达网络的隐含层，就能得到权值偏导和偏置偏

导，而每个 ｂａｔｃｈ上得到的是误差信号均值，并且
只对其本身参数偏导进行更新，所有线程间互不

干扰，所有的参数间也不相关，这就完成了一次并

行迭代过程。

图 ５　神经网络并行模型

Ｆｉｇ．５　Ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｐａｒａｌｌｅｌｍｏｄｅｌ

２．３　总刚度矩阵组装的并行化
２．３．１　总刚度矩阵的并行性分析

对于大规模的有限元分析中，串行的有限元

过程中均不是直接在内存中一次建立总的平衡方

程组，因为对于大规模的有限元问题，其结点总数

也很大，导致总刚度矩阵的阶数太大，从而计算机

计算过程中内存不够。因此，串行有限元过程中

一般有２种处理方法：一是将总刚度矩阵分块存
储在外存中，二是边单元分析边消去，避免总刚度

矩阵的生成。但是这２种方法都需要内外存之间
频繁地进行数据交换，因此对于结点数较多的大

规模问题计算一次是非常耗时的。

总刚度矩阵是将所有单元刚度矩阵按照其结

点编号对号入座组装而成，所有单元的单元刚度

矩阵不能向总刚度矩阵一次性迭加而成，否则就

可能在计算过程中发生计算错误和存取冲突。进

一步分析可知，总刚度矩阵组装最大的并行只可

能发生在每次同时迭加互相没有共同结点的多个

单元的刚度阵所有元素，即实际采用的方案可以

是每次同时迭加一个单元刚度矩阵多个位置处的

元素，或者每次同时迭加多个单元刚度矩阵在同

一位置处的元素。另外，总刚度矩阵的组装与其

存储格式密切相关，大型有限元问题产生的总刚

度矩阵一般是稀疏对称的。

２．３．２　总刚度矩阵的并行组装
通过上文分析，本文中的问题则是一个稀疏

对称的总刚度矩阵，对于这样的总刚度矩阵组装

过程很耗时但却非常适合并行计算。总刚度矩阵

由每个网格单元的单元刚度矩阵组装而来，每个

网格单元的单元刚度矩阵的值只与其形状大小、

对应点次序及在整体坐标系的方位有关，因此本

次求解划分的矩形网格单元内的三角单元具有相

同的单元刚度矩阵。图６表示了划分的任意一个
网格位置结点标号。

本文单元刚度矩阵组装成总刚度矩阵的具体

方法是：将单元刚度矩阵 Ｋｅ的每个子块 Ｋｉｊ送到总
刚度矩阵的对应位置上去，然后进行迭加即可得

到总刚度矩阵 Ｋ的子块，对每个单元都进行如此
操作计算即可得到总刚度矩阵。

在执行并行组装总刚度矩阵时，关键是如何

找出 Ｋｅ中的子块在 Ｋ中的对应位置，然后为每个
Ｋｅ的组装分配线程索引，这样在并行化过程中给
每个单元分配的线程求解得到的单元刚度矩阵才

图 ６　剖分的任一网格位置结点编号

Ｆｉｇ．６　Ｎｏｄｅｎｕｍｂｅｒｏｆａｎｙｇｒｉｄｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｓｕｂｄｉｖｉｓｉｏｎ

２９０２
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能正确地组装成总刚度矩阵，解决这个问题需要

清楚单元中结点编码（局部码）和整体结构中的

结点编码（总码）之间的对应关系。图 ７中每个
单元的３个结点按逆时针方向编为 ｉ、ｊ、ｍ，单元刚
度矩阵中的子块是按结点的局部码排列的，而总

刚度矩阵中的子块是按总码排列的，因此，在单元

刚度矩阵中把结点的局部码换成总码，并把其中

的子块按照总码次序重新排列，以单元 Ｕ１为例，
局部码 ｉ１、ｊ１、ｍ１对应于总码 ｍ、ｍ＋１、ｍ＋ｘ＋１，即
单元刚度矩阵和总刚度矩阵位置对应关系如图 ７
表示。其中上三角网格单元和下三角网格单元的

单元刚度矩阵相同。

图 ７　单元刚度矩阵与总刚度矩阵位置对应关系

Ｆｉｇ．７　Ｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｅｌｅｍｅｎｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍａｔｒｉｘｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇ

ｔｏｔｏｔａｌｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍａｔｒｉｘ

另外，有限元法产生的总刚度矩阵的阶数一

般很高，在解算时矩阵的阶数很高和存储容量有

限是矛盾的，因此有必要知道总刚度矩阵的特性

来解决节约存储容量的问题。经分析，总刚度矩

阵的特性如下：

１）对称性。只存储总刚度矩阵的上三角部
分，可以节约一半的存储容量。

２）稀疏性。总刚度矩阵的元素绝大部分都
是零元素，非零元素只占一小部分。

３）带形分布。总刚度矩阵的非零元素分布在
以对角线为中心的带形区域内，在半个带形区域

内，包括对角线元素，每行具有的元素个数叫做半带

宽，即可以只存储该部分元素值来节约存储空间。

若存储时不采取有效的存储方式，不仅需要

大量的存储空间、时间，还会增大计算量。因此，

本文在实现过程中根据总刚度矩阵的特性采用了

较为常用的 ＣＳＲ矩阵压缩存储格式，用 ３个一维
数组分别存储稀疏矩阵中上三角的半带宽非零元

素值、对应的列号及行偏移，使得 ＧＰＵ并行更易
实现。

在并行实现时，ＧＰＵ运行 ｋｅｒｎｅｌ核函数，每
个 ＣＵＤＡ线程执行一个网格单元刚度矩阵写入
总刚度矩阵的任务，主要分为如下步骤：

步骤 １　根据参数计算出网格单元的刚度
矩阵。

步骤２　根据网格单元的结点编号，判断网
格单元是上三角形单元还是下三角形单元。

步骤３　根据判断结果将值写入总刚度矩阵
对应的位置。

为能够并行计算刚度矩阵和载荷向量并且不

产生线程和存储冲突，本文根据不同单元网格结

点编号进行固定空间的索引存取，即每次同时迭

加所有单元的单元刚度矩阵同一位置的元素。总

刚度矩阵总载荷向量和结点编号密切相关，因此

在 ＧＰＵ并行求解总刚度矩阵和总载荷向量时，最
为关键的是如何将各结点写入到 ＧＰＵ存储空间。
对于本次求解的网格单元，每个结点的载荷在 Ｆ
中最多会迭加 ６次。为避免同时迭加或者使用
ＣＵＤＡ原子操作，ＣＵＤＡ编程时为每个结点分配
一个大小为６的空间，即最开始的总载荷向量 Ｆ
大小为 Ｎ×６。实现中要保证下三角结点的编号
顺序始终为（ｍ，ｍ＋ｘ＋１，ｍ＋ｘ），上三角顺序
（ｍ＋ｘ＋１，ｍ，ｍ＋１），把所有下三角的结点编号
按顺序设为索引 １、２、３，同理把所有上三角的结
点依次设为 ４、５、６，如图 ８所示。相同索引在同
一结点处只会出现一次或者不出现，因此在求得

结点之后先将载荷向量写入对应结点对应的索引

处，如对于 ｍ点，对应的位置为６×ｍ＋Ｉｎｄｅｘ（索
引），这样即可线程和存储不冲突，从而正确求解。

当所有值全部写入上述数组之后，则每个结

点处真正的载荷值为 ６个值相加，此时每个 ＣＵ
ＤＡ线程只需要将 ６个数据相加便可得到最后的
总刚度矩阵和总载荷向量。

图 ８　结点存储位置

Ｆｉｇ．８　Ｎｏｄｅｓｔｏｒａｇｅｌｏｃａｔｉｏｎ

３　实验验证

３．１　实验环境
运用上述串并行实现原理方法，进行了密度

场有限元法求解。实验平台操作系统采用 Ｕｂｕｎ
ｔｕ１６．０４，ＣＰＵ为 Ｉｎｔｅｌｉ７６８００ｋ，ＧＰＵ为 ＮＶＩＤＩＡ
ＧＴＸ１０８０Ｔｉ。实验数据由某风洞研究所提供。对
比串行和并行实现下不同的网格精度、各主要模块

３９０２
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的计算耗时来验证并行快速有限元法的有效性。

３．２　串行速度
表１列出了不同精度大小的网格单元剖分下

主要模块串行求解时间。图９展示了有限元法同
网格精度下主要模块占总运行时间的比例。根据

图９结果进行分析，在不同网格规模下，有限元法
求解密度场过程中网络训练和网络预测时间开销

相差较小，但是随着网格规模加大，求解总刚度矩

阵和总载荷向量的时间开销却成倍增加，从求解

总时间来看这整个过程极其耗时，完全无法达到

风洞试验分析场密度实时要求。

表 １　不同模块下 ＣＰＵ串行求解时间

Ｔａｂｌｅ１　ＣＰＵｓｅｒｉａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｕｌｅｓ

网格精度

求解时间／ｓ

网络

训练

网络

预测

总刚度矩阵和

总载荷向量
密度场

２４９×２２６ ６３２．０６７ ３．５０ １５５．１４ ７９２．４５

４９６×４５０ ６４８．１５２ ３．９８ １０４５．２９ １７００．７７

７４５×６７４ ６４３．１０ ５．２０８ ３２９５．８０３ ３９３７．３７９

９９３×８９８ ６６１．７５ ６．２４７ ７７１８．６１１ ８３９６．４５

图 ９　不同网格精度下主要模块占总运行时间的比例

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｍａｉｎｍｏｄｕｌｅｓｉｎｔｏｔａｌｒｕｎｎｉｎｇ

ｔｉｍｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

３．３　并行速度
为了解决不能实时计算密度场的问题，本文

着力于寻求一种基于 ＧＰＵ的快速求解方法，使用
现在流行的 ＧＰＵ高效计算硬件平台，极大提高了
求解效率。分别进行了如表 ２所示几组实验。
图１０展示了有限元法不同网格精度下串行求解
和并行求解密度场的加速比；图１１展示了有限元
法不同网格精度下串行和并行求解密度场主要模

块的加速比。本文所指的加速比皆是指串行求解

和并行求解运行时间的比值。

从不同的网格划分疏密程度的实验结果对比

可以看到，剖分的网格较为稀疏时求解密度场总

体加速比较小，大概在 ２５．６倍左右，随着剖分网
格越密，总体加速比都在逐渐增加，这是由于网格

精度增加，有限元法产生的稀疏矩阵规模越大，利

用 ＧＰＵ并行求解总刚度矩阵和总载荷向量的优
势越明显，而网络训练的加速比改变不大是因为

导入的实验数据量并没改变。另外，可以看到求

解过程中的求解总刚度矩阵和总载荷向量占总运

行时间的比例逐渐上升，导致这一现象的主要原

因是随着网格数量增加，总刚度矩阵的组装和总

载荷向量的累加操作需要大量的共享存储器，每

个流处理器同时运行的 ｂｌｏｃｋ快速减少，从而
ＧＰＵ的利用率下降，运行时间增加。

表 ２　不同模块下 ＧＰＵ并行求解时间

Ｔａｂｌｅ２　ＧＰＵｐａｒａｌｌｅｌｓｏｌｖｉｎｇｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｕｌｅｓ

网格精度

求解时间／ｓ

网络

训练

网络

预测

总刚度矩阵和

总载荷向量
密度场

２４９×２２６ ２７．０５ １．０１ ０．９１ ３０．９４

４９６×４５０ ２７．３８ １．１６ ３．９１ ３５．２４

７４５×６７４ ２７．５１ １．１８ １０．０４ ４５．８６

９９３×８９８ ２７．５８ １．１９ ２３．０３ ６４．１８

图 １０　不同网格精度下求解密度场的加速比

Ｆｉｇ．１０　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｒａｔｉｏｏｆｓｏｌｖｅｄｄｅｎｓｉｔｙｆｉｅｌｄｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

图 １１　不同网格精度下求解密度场主要模块的加速比

Ｆｉｇ．１１　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｒａｔｉｏｏｆｍａｉｎｍｏｄｕｌｅｓｏｆｓｏｌｖｅｄｄｅｎｓｉｔｙ

ｆｉｅｌｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｒｉｄｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

３．４　精度比较
本文中采用 Ｌ２范数和 Ｌ∞范数来计算误差，计

算如式（２０）和式（２１）所示，分别表示本文快速有
限元法数值计算结果密度 ｘｉ与精确结果 ｘ^的均

４９０２
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方误差，以及本文快速有限元法数值计算结果密

度 ｘｉ与精确结果 ｘ^绝对值的最大误差。

ＥｒｒｏｒＬ２ ＝ Δｈ∑
ｎ

ｉ＝１
（ｘｉ－ｘ^）槡

２
（２０）

ＥｒｒｏｒＬ∞ ＝ｍａｘｘｉ－ｘ^ （２１）

式中：Δｈ为剖分的网格单元面积。
从图１２可以看出，有限元法串行和并行求解

密度场的精度随着网格划分变密其精度增加，但

精度增加缓慢，且串行计算精度高于并行计算，这

是因为并行计算加入了一些累加计算，所以截断

误差影响更显著。另外，该方法精度在绝大多数

应用场景中都处于可接受水平，如在网格精度为

４９６×４５０时，其均方误差和最大绝对值误差均在
１０－５量级下，在绝大部分场景下，这一误差可以完
全忽略。

图 １２　有限元串并行精度比较

Ｆｉｇ．１２　Ｓｅｒｉａｌａｎｄｐａｒａｌｌｅｌｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ

４　结　论

１）给出了基于 ＧＰＵ实现的快速有限元求解

风洞试验密度场的方法。通过对比实验分析对串

行方法中耗时较多的神经网络拟合、总刚度矩阵

组装及总载荷向量求解实现了 ＧＰＵ并行加速。
实验表明，随着网格数量的增加，其加速比可达数

百倍以上，且其精度达到了工业要求，提高了有限

元法求解密度场的时效性。

２）实现的快速有限元法相对于传统的有限
元简化了对刚度矩阵的求解，大大减少了计算

时间。

３）随着网格数量增加，加速比相应增加，其
精度也逐步提高，但求解更耗时。
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量［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（８）：１２０９８９．

ＺＨＡＮＧＺＹ，ＷＡＮＧＸＳ，ＨＵＡＮＧＸＨ，ｅｔａｌ．Ｖｉｄｅｏｇｒａｍｍｅｔｒｙ
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ｆｉｅｌｄ，ｗｈｉｃｈａｒｅｍｅａｓｕｒｅｄｂｙｖｉｄｅｏｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｉｎｈｉｇｈｓｐｅｅｄｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌｔｅｓｔｄｅｎｓｉｔｙｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎ
ｆｉｅｌｄ，ａｎｄａｉｍｅｄａｔｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｄｅｎｓｉｔｙｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｆｉｅｌｄ，ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｐａｒｔｉａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｄｅｎｓｉｔｙｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｆｉｅｌｄｉｓａｎａｌｙｚｅｄｂｙｒａｙｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙ．ＡｎｄｔｈｅＣＰＵｓｅｒｉａｌｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ
ｍｅｔｈｏｄｉｓｒｅａｌｉｚｅｄｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ａＧＰＵｂａｓｅｄｆａｓｔｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇ
ｄｅｎｓｉｔｙｆｉｅｌｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ａｆｔｅｒａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｈｅｓｅｒｉａｌｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｏｌｖｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ，ｔｈｅ
ｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｉｎｇｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｆｉｔｔｉｎｇ，ｔｏｔａｌｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍａｔｒｉｘａｎｄｔｏｔａｌｌｏａｄｖｅｃｔｏｒａｒｅｓｏｌｖｅｄａｎｄｔｈｅｎＧＰＵ
ｂａｓｅｄｐａｒａｌｌｅｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｕｎｄｅｒｔｈｅｐｒｅｍｉｓｅｔｈａｔｔｈｅａｃ
ｃｕｒａｃｙｍｅｅｔｓｔｈｅａｃｔｕａｌｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｇｒｅａｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｓｏｌｖｉｎｇｅｆｆｉ
ｃｉｅｎｃｙｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅＣＰＵｓｅｒｉａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｔｈｅａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｒａｔｉｏｉｓｍｕｌｔｉｐｌｉｅｄｗｉｔｈｔｈｅｇｒｉｄ
ｓｕｂｄｉｖｉｓｉｏｎａｎｄｍｕｌｔｉｐｌｉｅｄｅｎｃｒｙｐｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｅｎｓｉｔｙｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｆｉｅｌｄ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔ；ｐａｒａｌｌｅｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ；ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｐａｒｔｉａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌ
ｅｑｕａｔｉｏｎ；ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｍａｔｒｉｘ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１０１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０２９１６：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０２９．１４１４．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１８７２０６９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎｈｕａ＠ｓｃｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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二维功能梯度壁板热颤振本征问题的精确解

代林桐，邢誉峰

（北京航空航天大学 固体力学所，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为了得到二维功能梯度壁板热颤振的精确解并揭示颤振机理，根据经典薄
板理论及一阶活塞理论，建立了超声速气流下二维功能梯度壁板的本征控制微分方程并求得

了精确解，根据得到的本征根对颤振机理进行了分析。针对功能梯度材料（ＦＧＭ）的不同体积
分数，分别研究了壁板在恒温场及非线性温度场下的颤振边界随马赫数的变化规律，并比较了

２种温度场下的结果。通过分析简支、固支及其组合边界情况下的壁板颤振特性，从数学角度
发现颤振现象的发生是由于挠度的一阶导数导致刚度非对称，且功能梯度材料能够有效提高

热环境下壁板的颤振边界，同时利用 ＡＢＡＱＵＳ软件对功能梯度壁板的振动特性进行了模拟，
进一步验证了所提方法的有效性。

关　键　词：超声速；功能梯度材料（ＦＧＭ）；热颤振；本征根；精确解
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２０９７０８

　　颤振是指弹性结构在气流中由于受到气动
力、弹性力和惯性力的耦合作用而发生的振幅不

衰减的自激振动，对结构的使用寿命影响很大，甚

至危及结构的安全
［１］
。

随着飞行马赫数的不断提高，飞行器面临的

气动环境越来越严峻。热气动弹性是近年来最热

门的方向之一，研究成果不断涌现。作为有着优

良的力学性能和耐热特性的功能梯度材料

（ＦＧＭ）板，研究其气弹及热气动弹性问题具有重
要的理论和应用价值。这也给气动弹性问题的研

究带来了新的挑战，那就是在分析中必须考虑高

马赫数下气动加热所引起的热效应对飞行器结构

气动弹性的影响
［２］
。

Ｐｒａｖｅｅｎ和 Ｒｅｄｄｙ［３］对功能梯度壁板进行了
非线性瞬态热弹性分析，并讨论了温度场对壁板

响应的影响。苑凯华和邱志平
［４］
利用有限元法

建立了壁板在热效应下的运动微分方程，基于非

线性动力学模型研究了对壁板施加控制后对颤振

极限环幅值的影响。Ｈｏｓｓｅｉｎｉ等［５］
对超声速气流

中功能梯度平板的热气弹问题进行了深入分析，

建立了基于冯·卡门薄板大变形理论的结构方程

并考虑了温度变化对壁板材料性能的影响，通过

一阶活塞理论模拟气动力，并采用 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法
对壁板的控制方程进行求解。李丽丽和赵永

辉
［６］
研究了热环境下四边固支壁板结构频率特

性的变化，进而利用 ｐｋ法进行了颤振分析，研究
表明，热效应对结构的频率特性有很大的影响，并

影响颤振边界。Ｓｈａｈｖｅｒｄｉ和 Ｋｈａｌａｆｉ［７］利用广义
微分求积的方法研究了功能梯度曲板的热气动

弹性行为。黄小林等
［８］
基于复合材料薄板理论

和有气流偏角的气动压力的一阶活塞模型，用

Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法分析了气流偏角、热环境等因素对
ＦＧＭ板固有频率和颤振临界速压的影响。

壁板颤振分析最终归结为利用不同的结构和

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjPr-tu14girmjNfz81bFAzoC28w8LQUU06iFVzy-c4dpI4lGiwunqrVj-7hNgx3qTu_QDoVqOa7DNDZEpD2p9Ro0BPlGAjJPPKc8jigELa4qA==&uniplatform=NZKPT
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气动力模型求解颤振微分方程的问题，其解法包

括数值解法和解析解法。

已有文献主要采用 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法［９］
及 Ｒａｙ

ｌｅｉｇｈＲｉｔｚ方法［１０］
分析壁板的非线性颤振特性。

虽然这２种方法精度比较高，但仅能从数值解的
角度得到颤振特性。而解析解法，如直接求解

法
［１１］
、半逆法

［１２］
，这几种方法都能直接从求解本

征方程入手来研究颤振特性。

基于活塞理论，Ｌｉ和Ｓｏｎｇ［１１］采用直接求解法
求得了 Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ和 Ｍｉｎｄｌｉｎ板在不同边界下的颤
振边界，但没有考虑热效应的影响。Ｓｕｎ和
Ｘｉｎｇ［１３］根据经典板理论和一阶活塞理论建立了
二维层合板在简支、固支和自由边界条件下的气

动弹性模型，得到了壁板颤振本征解的统一显式

形式，并与 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法进行了比较，但也未考虑
超声速下气动热的影响。

目前，鲜见到公开发表的关于功能梯度壁板

热颤振本征问题精确解的工作。针对该问题，本

文基于经典薄板理论和一阶活塞理论求得了不同

边界下壁板热颤振本征问题的精确解并分析了其

颤振特性。

１　颤振微分方程

考虑如图１所示的二维 ＦＧＭ壁板模型，其弦
长为 ａ，展长为无限长，厚为 ｈ，ＮＴｘ相当于热应力
的作用，Ｔ为温度。坐标系建立在板的中面，原点
在板的中心处。壁板的上表面为陶瓷层，下表面

为金属层。

图 １　两端简支壁板几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｍｏｄｅｌｏｆｓｉｍｐｌｙｓｕｐｐｏｒｔｅｄｐａｎｅｌａｔｂｏｔｈｅｎｄｓ

ＦＧＭ板的弹性模量 Ｅ、热膨胀系数 α、热传导
系数 Ｋ及密度 ρ等物理属性量皆按照式（１）进行
估计

［１４］
：

Ｐ（ｚ）＝Ｐｂ＋（Ｐｔ－Ｐｂ）
ｚ＋ｈ／２( )ｈ

ｎ

　　ｚ∈ －ｈ
２
，
ｈ[ ]２ （１）

式中：Ｐ（ｚ）为板内任意一点的材料参数（弹性模
量、泊松比、剪切模量等）；Ｐｔ和 Ｐｂ分别为上表面
（用 ｔ表示）和下表面（用 ｂ表示）对应的材料参
数；ｎ为材料梯度指数。

功能梯度材料通常工作在一些高温环境，其

不同属性对温度的敏感程度是不一样的。设弹性

模量 Ｅ和热膨胀系数 α随温度的变化规律为［１５］

Ｐ＝Ｐ０（Ｐ－１／Ｔ＋１＋Ｐ１Ｔ＋Ｐ２Ｔ
２＋Ｐ３Ｔ

３
） （２）

式中：Ｐｉ（ｉ＝－１，０，１，２，３）为材料某一物理属性
的温度相关系数，其值是唯一的。

由式（２）可知，要获得有效物理属性，除了知
道其对应的温度系数以外，还需要知道结构温

度场分布。当材料热传导系数为常数时，由一

维热传导稳态方程所得到的是一个线性的温度

场。对于功能梯度材料组成的板而言，当热传

导系数 ｋ（ｉ）是厚度坐标的函数而不再是一个常
数时，这时得到一个非线性的温度场。该非线

性温度场满足如下一维热传导方程：

－ｄ
ｄｚＫ（ｚ）

ｄＴ
ｄ[ ]ｚ ＝０ （３）

相关文献给出了其近似理论解
［１６］
。

假定壁板上表面受气动力作用，另一侧为静

止空气。气体流速为 Ｖ，密度为 ρａ，马赫数为 Ｍａ。
对于本文后续选择的 Ｓｉ３Ｎ４和 ＳＵＳ３０４作为组成
成分的 ＦＧＭ板，泊松比 υ沿着厚度方向的变化对
结果几乎没有影响，因此本文在后续计算中取泊

松比为２种材料的泊松比的均值 υ＝０．２８［１７］，称
为等效泊松比。

下面基于经典薄板理论和 Ｈａｍｉｌｔｏｎ变分原
理，推导二维壁板颤振控制微分方程。在薄板理

论中，位移分量可以表示为

ｕ＝ｕ０－ｚ
ｗ
ｘ

ｗ＝ｗ
{

０

（４）

式中：ｕ０为 ＦＧＭ矩形薄板几何中面 ｘ方向的位
移；ｗ为 ＦＧＭ薄板的挠度。

在二维壁板颤振问题分析中，展长假设为无

限长，因此不考虑 ｙ方向位移的作用。在下面公
式推导中，采用的是单位宽度。

ＦＧＭ薄板的应变可以表示为

εｘ ＝
ｕ０
ｘ
－ｚ

２ｗ
ｘ２

（５）

应力为

σｘ ＝
Ｅ

１－υ２
［εｘ－εｘ（Ｔ）］ （６）

式中：εｘ（Ｔ）为温度应变，即
εｘ（Ｔ）＝α（Ｔ）ΔＴ （７）

热环境中 ＦＧＭ矩形薄板的总应变能为

Ｕ＝１
２∫Ｖσ［εｘ－εｘ（Ｔ）］ｄＶ （８）

ＦＧＭ薄板自由振动的动能为

８９０２
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Ｔｋｉｎｃｔｉｃ ＝
１
２∫

ａ／２

－ａ／２
Ｉ０
ｗ
( )ｔ

２

ｄｘ （９）

式中：Ｉ０ ＝∫
ｈ／２

－ｈ／２
ρ（ｚ）ｄｚ。

对于功能梯度板来说，由于材料不均匀，材料

中性面与几何中面并不重合，设二者之间距离为

ｚ０。在中性面上位移 ｕ＝０，从式（４）可得

ｕ０ ＝ｚ０
ｗ
ｘ

（１０）

由式（６）可得

σｘ ＝
Ｅ（ｚ）
１－υ２

（ｚ０－ｚ）
２ｗ
ｘ２

（１１）

轴力为

Ｎｘ ＝∫
ｈ／２

－ｈ／２
σｘｄｚ＝

２ｗ
ｘ２∫

ｈ／２

－ｈ／２

Ｅ（ｚ）
１－υ２

（ｚ０－ｚ）ｄｚ （１２）

本文等效泊松比为常数，因此利用轴力等于

０得到

ｚ０ ＝
∫
ｈ／２

－ｈ／２
Ｅ（ｚ）ｚｄｚ

∫
ｈ／２

－ｈ／２
Ｅ（ｚ）ｄｚ

（１３）

实际上，即使泊松比不是常数，中性面也是存

在的，这不同于三维壁板情况
［１８］
。

根据一阶活塞理论
［１９］
，气动力的形式为

Δｐ＝－２ｑＭａ
ｗ
ｘ
＋１
Ｖ
·
ｗ
( )ｔ （１４）

式中：ｑ为动压。
气动力所做虚功 δＷ的积分为

∫
ｔ

０
δＷｄｔ＝∫

ｔ

０
Δｐδｗｄｔ （１５）

根据 Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理的广义形式为

∫
ｔ

０
δ（Ｕ－Ｔ）ｄｔ－∫

ｔ

０
δＷｄｔ＝０ （１６）

可以得到二维功能梯度壁板在超声速流下的

运动微分方程，如下：

Ｄｅｑ
４ｗ
ｘ４
＋ＮＴｘ

２ｗ
ｘ２
＋Ｉ０

２ｗ
ｔ２
＝Δｐ （１７）

式中：

（Ａ１１，Ｂ１１，Ｄ１１）＝∫
ｈ／２

－ｈ／２

Ｅ（ｚ）
１－υ２

（１，ｚ，ｚ２）ｄｚ

Ｄｅｑ ＝Ｄ１１－
Ｂ２１１
Ａ１１

ＮＴｘ ＝∫
ｈ／２

－ｈ／２
α（ｚ）ΔＴＥ（ｚ）１－υ

ｄ













 ｚ

（１８）

其中：Ｄｅｑ为等效刚度；Ｎ
Ｔ
ｘ为热应力。

本文用到的简支和固支边界条件如表１所示。
下面将根据边界条件求方程（１７）的本征精

确解，并分析梯度指数、温度场对颤振边界的

影响。

表 １　简支和固支边界条件

Ｔａｂｌｅ１　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｆｏｒｓｉｍｐｌｅ

ｓｕｐｐｏｒｔａｎｄｃｌａｍｐ

ＢＣｓ（边界条件） ｘ＝０或 ｘ＝ａ

简支（Ｓ） ｗ＝０，
２ｗ
ｘ２
＝０

固支（Ｃ） ｗ＝０，ｗ
ｘ
＝０

２　颤振精确本征解和颤振机理
２．１　精确本征解

设挠度 ｗ有如下分离变量的形式：
ｗ＝（ｘ）τ（ｔ）＝（ｘ）ｅΩｔ

　　Ω＝β＋ｉω （１９）
式中：颤振的稳定性取决于本征值 Ω，其实部 β代
表幅值，而虚部 ω代表振动频率。若β＝０，壁板
将发生颤振。

将式（１９）代入控制微分方程（１７）可得

Ｄｅｑ
ｄ４
ｄｘ４
＋ＮＴｘ

ｄ２
ｄｘ２
＋２ｑ
Ｍａ
·
ｄ
ｄｘ
＋ Ｉ０Ω＋

２ｑ
Ｍａ·( )ＶΩ＝０

（２０）
式（２０）即是二维壁板颤振的本征微分方程。

根据边界条件求解方程（２０）可以得到颤振问题
的模态函数 和频率方程。引入无量纲量 ξ＝
ｘ／ａ。为了求得本征微分方程的通解，可写为
（ξ）＝Ａｅλξ （２１）
式中：Ａ为待定系数；λ为 ｘ方向的空间本征根。

将式（２１）代入方程（２０）可得

λ４＋
ＮＴｘａ

２

Ｄｅｑ
λ２＋ ２ｑａ３

Ｄｅｑ·Ｍａ
λ＋

Ｉ０Ω
２ａ４

Ｄｅｑ
＋

　　 ２ｑａ４

Ｄｅｑ·Ｍａ·Ｖ
Ω＝０ （２２）

或写成

λ４＋Ｒλ２＋ｐλ＋ｋ＝０ （２３）
这即是二维壁板颤振本征代数方程，其中 Ｒ、ｐ和
ｋ都是无量纲系数，具体形式为

Ｒ＝
ＮＴｘ
ａ２
·
ａ４

Ｄｅｑ

ｐ＝ ２ｑ
Ｍａ·ａ

·
ａ４

Ｄｅｑ

ｋ＝ Ｉ０Ω
２＋２ｑ
Ｍａ( )Ω ａ４

Ｄ















ｅｑ

（２４）

求解方程（２３）可以得到二维壁板的空间本
征根，为一对实数根和一对复数根：

λ１，２ ＝±ｉα１
λ３，４ ＝－±β

{
１

（２５）

则本征函数 的通解可表示为
（ξ）＝Ａ１ｅ

λ１ξ＋Ａ２ｅ
λ２ξ＋Ａ３ｅ

λ３ξ＋Ａ４ｅ
λ４ξ （２６）

９９０２
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将本征根（２５）代入本征代数方程（２３），得到
如下重要关系式：

α２１ ＝
ｐ
４
＋ ２＋Ｒ( )２

β２１ ＝
ｐ
４
－ ２＋Ｒ( )２

ｋ＝ ２２＋Ｒ( )２
２

－ ｐ２

１６













２

（２７）

当给定壁板和气流参数时，便可确定 Ｒ与 ｐ，

因此 α１、β１和 中只有一个独立变量，这里选 
为独立变量。同时 ｋ也取决于 ，根据式（２４）可

知 Ω取决于 ｋ。将式（１９）与式（２６）代入表 １所

示的边界条件，可求得频率方程与本征函数的系

数（见表２），进而求出时间本征值 Ω，其反应了壁

板的振动特性。

表 ２　二维壁板颤振频率方程和本征函数

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｉｇｅｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｐａｎｅｌｆｌｕｔｔｅｒｓ

ＢＣｓ　　　 频率方程 本征函数的系数

简支简支（ＳＳ）

（０）＝０

（１）＝０

″（０）＝０

″（１）＝０

ｃｏｓｈ２－ｃｏｓｈα１ｃｏｓβ１－

β２１－α
２
１

２α１β１
－
（α２１＋β

２
１）
２

８２α１β[ ]
１

ｓｉｎｈα１ｓｉｎβ１＝０

Ａ１＝－Ａ２－Ａ３－Ａ４

Ａ２＝－
（λ２４－λ

２
１）（ｅλ３－ｅλ４）

（λ２２－λ
２
１）（ｅλ３－ｅλ２）

Ａ４

Ａ３＝－
（λ２４－λ

２
１）（ｅλ４－ｅλ２）

（λ２３－λ
２
１）（ｅλ３－ｅλ２）

Ａ４

固支固支（ＣＣ）

（０）＝０

（１）＝０

′（０）＝０

′（１）＝０

ｃｏｓｈ２－ｃｏｓｈα１ｃｏｓβ１－
４２＋α２１－β

２
１

２α１β１
ｓｉｎα１ｓｉｎｈβ１＝０

Ａ１＝－Ａ２－Ａ３－Ａ４

Ａ２＝－
（λ４－λ１）（ｅλ３－ｅλ４）
（λ２－λ１）（ｅλ３－ｅλ２）

Ａ４

Ａ３＝－
（λ４－λ１）（ｅλ４－ｅλ２）
（λ３－λ１）（ｅλ３－ｅλ２）

Ａ４

简支固支（ＳＣ）

（０）＝０

″（０）＝０

（１）＝０

′（１）＝０

４α１β１ｓｉｎｈ２－β１（４
２－α２１－β

２
１）ｓｉｎα１ｃｏｓｈβ１－

α２（４
２＋α２１＋β

２
１）ｃｏｓα１ｓｉｎｈβ１＝０

Ａ１＝－Ａ２－Ａ３－Ａ４

Ａ２＝－
（λ４＋λ１）ｅλ３－（λ３＋λ１）ｅλ４

（λ２－λ１）ｓｃ

Ａ３＝－
（λ２＋λ１）ｅλ４－（λ４＋λ１）ｅλ２

（λ３－λ１）ｓｃ

ｓｃ＝
（λ２＋λ１）ｅλ３－（λ３＋λ１）ｅλ２

（λ４－λ１）Ａ４

２．２　颤振机理
颤振的发生必然是因为壁板振动过程中有气

动力的作用。下面通过分析颤振方程和本征根 Ω
的性质来判断壁板为何会发生颤振。

从式（２０）可以看出，ＮＴｘ
ｄ２
ｄｘ２
和
２ｑ
Ｍａ
·
ｄ
ｄｘ
可以

改变系统的刚度。ＮＴｘ
ｄ２
ｄｘ２
本身可以使壁板发生热

屈曲。气动刚度
２ｑ
Ｍａ
·
ｄ
ｄｘ
的存在使得系统刚度具

有非对称性，从而导致系统本征根 Ω成为复数，
使之不再是一对纯虚数和一对纯实数根。随着气

流速度的增大，方程（２３）和式（２４）表明 ２ｑ
Ｍａ
·
ｄ
ｄｘ

逐渐改变本征根的性质。当 Ω的实部 β等于 ０
时，系统将发生颤振，当 β＞０时，系统开始发散。
这是从数学模型角度对颤振的解释。

３　算例与影响因素参数分析

首先，针对固有频率和颤振参数，把精确解与

有限元分析结果和 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法结果进行比较，
以验证精确解的正确性，再对影响颤振特性的参

数进行分析。

３．１　典型算例的计算结果比较
选择如表３中所示陶瓷和金属材料组成的梯

度材料。只考虑弹性模量 Ｅ、热膨胀系数 α与温
度相关，热传导系数为 Ｋｃ＝９．１９Ｗ／（ｍ·Ｋ）和
Ｋｍ ＝１２．０４Ｗ／（ｍ·Ｋ），其中 ｃ表示陶瓷材料，ｍ
表示金属材料。考虑非线性温度场，上表面温度

３５０Ｋ，下表面温度为３００Ｋ，梯度指数 ｎ为５，弦长
ａ为０．５ｍ，跨厚比 ａ／ｈ＝２５０。

表 ３　功能梯度材料弹性常数

Ｔａｂｌｅ３　ＥｌａｓｔｉｃｃｏｎｓｔａｎｔｓｏｆＦＧＭ

材料名称 组成成分 Ｅ／ＧＰａ υ ρ／（ｋｇ·ｍ－３）

陶瓷

金属

Ｓｉ３Ｎ４（氮化硅陶瓷） ３２２ ０．２４ ２３７０

ＳＵＳ３０４（不锈钢） ２０７ ０．３２ ８１６６

　　１）与有限元结果的比较
现有有限元商业软件如 ＡＮＳＹＳ、ＡＢＡＱＵＳ等

都未提供成熟的功能梯度材料分析模块。功能梯

００１２
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度板最主要的结构特点在于其材料特性在板厚度

方向不断变化，因而在有限元模型中，将功能梯度

板认为成层合板。层合板的每层均为各向同性材

料，每层的材料参数由该层所处的位置确定。考

虑了总层数分别为 ５层和 １０层 ２种情况。表 ４
及表５给出了根据式（１）计算得到的各分层密
度、弹性模量。

表６将所得功能梯度板的前两阶固有频率与
ＡＢＡＱＵＳ软件计算所得结果进行了对比。有限元
网格的划分为１０×２５００，且采用平面应力单元。
可以看出，精确解与 ＡＢＡＱＵＳ结果存在差异，当
功能梯度板的分层增加时，差异在减小。当分层

数为１０层时，ＳＣ边界情况的第 ２阶频率之间的
差异已经小于 ０．４１３％。由此可以推断，建立的
ＦＧＭ有限元模型是可行的，所得精确固有频率是
正确的。

表 ４　分层为 ５层时密度和弹性模量

Ｔａｂｌｅ４　Ｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｍｏｄｕｌｕｓｏｆｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｆｏｒ５ｌａｙｅｒｓ

坐标

方向

厚度方向坐标／

（１０－４ｍ）

密度／

（ｋｇ·ｍ－３）

弹性模量／

（１０１１Ｐａ）

ｚ －８．０００ ８１６５．９４２ ２．０７０

ｚ －４．０００ ８１５１．９１６ ２．０７３

ｚ ０ ７９８４．８７５ ２．１０６

ｚ ４．０００ ７１９１．８６６ ２．２６３

ｚ ８．０００ ４７４３．５２０ ２．７４９

表 ５　分层为 １０层时密度和弹性模量

Ｔａｂｌｅ５　Ｄｅｎｓｉｔｙａｎｄｍｏｄｕｌｕｓｏｆｅｌａｓｔｉｃｉｔｙｆｏｒ１０ｌａｙｅｒｓ

坐标

方向

厚度方向坐标／

（１０－４ｍ）

密度／

（ｋｇ·ｍ－３）

弹性模量／

（１０１１Ｐａ）

ｚ －９．０００ ８１６５．９９８ ２．０７０

ｚ －７．０００ ８１６５．５６０ ２．０７０

ｚ －５．０００ ８１６０．３４０ ２．０７１

ｚ －３．０００ ８１３５．５５８ ２．０７６

ｚ －１．０００ ８０５９．０４７ ２．０９１

ｚ １．０００ ７８７４．２９６ ２．１２７

ｚ ３．０００ ７４９３．４９６ ２．２０３

ｚ ５．０００ ６７９０．５８２ ２．３４３

ｚ ７．０００ ５５９４．２８４ ２．５８０

ｚ ９．０００ ３６８１．１６６ ２．９５９

表 ６　不同边界条件下 ＦＧＭ 板频率

Ｔａｂｌｅ６　ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆＦＧＭ ｐｌａｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

边界

条件

模态

阶数

频率／Ｈｚ

精确解
ＡＢＡＱＵＳ

（５层）

ＡＢＡＱＵＳ

（１０层）

ＳＳ
１ １３１．６７９３ １２９．３４５７ １３１．０１０７
２ ５２３．９９７７ ５１７．５９６２ ５２１．９２５４

ＣＣ
１ ２９６．８６４６ ２９３．３５５６ ２９５．８０６１
２ ８１８．７９２２ ８０８．５２０３ ８１５．３０６１

ＳＣ
１ ２０４．４４４７ ２０２．０４８４ ２０３．８５１７
２ ６６３．２９３８ ６５４．７０７９ ６６０．５５１３

　　２）与 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法结果的比较
在颤振理论分析领域，Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法的应用

是非常广泛的。下面把精确解与 Ｇａｌｅｒｋｉｎ结果进
行比较，以验证所得颤振结果的正确性。考虑一

均匀壁板，其刚度为 Ｄ＝１４８．７３Ｎ·ｍ２，密度为

ρ＝１６００ｋｇ／ｍ３，弦长 ａ为 ０．３ｍ，跨厚比 ａ／ｈ＝
２００。不考虑温度场作用，边界条件为两端简支。
Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法选用前三阶简支模态。表 ７给出了
一、二阶固有频率 ω１、ω２，以及颤振时对应的颤振
频率 ωｆ及临界马赫数 Ｍａｆ。可以看出，二者结果
吻合较好，验证了精确颤振频率和马赫数的正确

性。如果 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法选用更多阶的模态，则二
者结果将更加接近。

表 ７　本文解与 Ｇａｌｅｒｋｉｎ方法结果的对比

Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅｓｅｎｔ

ｍｅｔｈｏｄａｎｄＧａｌｅｒｋｉｎｍｅｔｈｏｄ

方法
固有频率（Ｍａ＝２） 颤振参数

ω１／Ｈｚ ω２／Ｈｚ ωｆ／Ｈｚ Ｍａｆ

Ｇａｌｅｒｋｉｎ ６５０．７２５８ ２１３０．３１８９ １７７３．４４３７ ７．１７７４

本文 ６５１．９７５４ ２１３０．６６３１ １７５９．９２８３ ６．９８９６

３．２　参数分析
下面讨论梯度指数、温度场、边界条件等对

ＦＧＭ板的临界动压和频率的影响。
３．２．１　梯度指数 ｎ对临界动压的影响

功能梯度材料属于非均匀材料，其组分是随

坐标变化的。由式（１）可知，梯度指数 ｎ决定了
２种材料成分各占多少。对于上表面是陶瓷，下
表面是金属的壁板，当 ｎ为０时，壁板为各向同性
的纯陶瓷壁板。当 ｎ为无穷大时表示纯金属壁
板。采用表３所示材料，考虑两边简支边界条件，
ａ／ｈ＝２５０，在不考虑温度场的情况下研究无量纲
临界动压 λ随梯度指数 ｎ的变化关系，λ ＝

ρａＶ
２ａ３／（ＭａＤ０），Ｄ０＝Ｅｍｈ

３／［１２（１－υ２）］，Ｅｍ 表
示金属材料在常温 Ｔ＝３００Ｋ下的弹性模量。如
图２所示，临界动压值随梯度指数的增加出现先下

图 ２　临界动压值随梯度指数变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｒｉｔｉｃａｌｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｒｓｕｓｇｒａｄｉｅｎｔｉｎｄｅｘ
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降较快，而后下降变缓的现象，当指数较大时，临

界动压值趋于稳定。

３．２．２　温度对临界颤振频率的影响
温度对临界颤振频率的影响如图 ３所示，其

中无量纲频率 ω ＝ωａ２ ρ０ｈ／Ｄ槡 ０。图３给出的是
均匀温度场及非线性温度场２种情况下两边简支
ＦＧＭ板在梯度指数 ｎ为 １、５、５０的结果。可以看
出，临界颤振频率随温度的增大而减小，但非线性

温度场情况下降缓慢。梯度指数越小，临界颤振

频率越大。这是由于 ＦＧＭ板陶瓷组分的热传导
系数较小，板厚度方向陶瓷组分较多的部分温度

较高，金属组分较多的部分温度较低，且陶瓷的热

膨胀系数低，金属的热膨胀系数高，导致板厚度方

向上膨胀较无热传导时更为均匀。当 ΔＴ＝１００Ｋ
时，针对 ｎ分别等于１、５、１０的 ＦＧＭ板，非均匀温
度情况下的临界颤振频率比均匀温度场情况分别

提升了 ２．２％、２．４％、３．９％。对于作为防热结构
的 ＦＧＭ板，其陶瓷组分较低的热传导系数能够有
效提高热环境下结构的稳定性。

图 ３　临界颤振频率随温度的变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｒｉｔｉｃａｌｆｌｕｔｔｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｖｅｒｓｕｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

当 ΔＴ＝１００Ｋ、ｎ＝５、ａ／ｈ＝２５０时，在两端边
界为简支的条件下，图４给出 ＦＧＭ板在均匀温度
场及非线性温度场下的一阶频率与二阶频率随着

马赫数的变化情况。可以得出，２种温度场下均
发生频率耦合型颤振，在均匀温度场下，壁板的临

界颤振频率为 ４０８．２４Ｈｚ，临界马赫数为 ２．９０。
而在非线性温度场下，壁板的临界颤振频率为

４２３．８３Ｈｚ，较均匀温度场时提高了 ３．８２％，临界
马赫数为３．０２，较均匀温度场时提高了４．１４％。
３．２．３　边界条件对临界动压和颤振频率的影响

表８为简支、固支及其组合边界条件下的功
能梯度板的临界颤振频率和临界动压的比较。此

处分析了均匀温度场及非线性温度场下，３种边
界条件下的无量纲临界颤振频率及临界动压的大

图 ４　两种热环境下频率随马赫数的变化曲线

Ｆｉｇ．４　ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｖｅｒｓｕｓＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｉｎｔｗｏ

ｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ

表 ８　不同边界下 ＦＧＭ 板的临界颤振频率和临界

动压的比较

Ｔａｂｌｅ８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｕｔｔｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌ

ｄｙｎａｍｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆＦＧＭ ｐｌａｔｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

Ｔ／Ｋ ｎ
ＳＳ ＣＣ ＳＣ

λ ω λ ω λ ω

Ｔｔ＝３００

Ｔｂ＝３００

１ ４３４．２２ ２６．０ ７８８．４５ ４１．７ ５９４．１９ ３３．３

５ ３８８．５１ ２１．１ ７１９．８９ ３４．１ ５４８．４９ ２７．３

５０ ３５４．２３ １９．０ ６５１．３３ ３０．６ ４９１．３５ ２４．５

Ｔｔ＝５００

Ｔｂ＝３００

１ ３９９．９４ ２４．８ ７５４．１７ ４０．７ ５７１．３４ ３２．４

５ ３６５．６６ ２０．２ ６８５．６１ ３３．２ ５１４．２１ ２６．３

５０ ３１９．９５ １７．９ ６１７．０５ ２９．７ ４５７．０７ ２３．４

Ｔｔ＝５００

Ｔｂ＝５００

１ ３６５．６６ ２３．４ ７０８．４６ ３９．３ ５２５．６３ ３０．９

５ ３３１．３８ １８．９ ６３９．９０ ３１．９ ４７９．９３ ２５．１

５０ ２８５．６７ １６．６ ５７１．３４ ２８．５ ４２２．７９ ２２．３

小，在相同条件下，三者的 λ与 ω的关系为：两
端固支大于一端简支一端固支，后者又大于两端

简支。

４　结　论

基于经典薄板理论和一阶活塞理论建立了气

动力作用下二维功能梯度壁板的热颤振模型，采

用分离变量法得到了颤振问题的精确解。结论

如下：

１）系统刚度由结构弹性刚度和气动刚度组
成。从数学上而言，颤振现象的发生是由于气动

刚度致使系统本征根变成了复数，其实部决定系

统振动是衰减、等幅还是发散。

２）功能梯度材料能够有效提高热环境下壁
板的颤振边界。

３）在相同条件下，３种边界条件下的临界颤
振频率及临界动压大小关系为：两端固支大于一

２０１２
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端简支一端固支，后者又大于两端简支。
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［９］ＤＯＷＥＬＬＥＨ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓｏｆａｆｌｕｔｔｅｒｉｎｇｐｌａｔｅ．ＩＩ

［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，１９６７，５（１０）：１８５６１８６２．

［１０］ＣＨＡＫＲＡＶＥＲＴＹＳ，ＰＲＡＤＨＡＮＫＫ．Ｆｒｅｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｅｘｐｏ

ｎｅｎｔｉａｌｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙｇｒａｄｅｄｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｐｌａｔｅｓｉｎｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉ

ｒｏｎｍｅｎｔｗｉｔｈｇｅｎｅｒａｌｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉ

ｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，３６：１３２１５６．

［１１］ＬＩＦＭ，ＳＯＮＧＺＧ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｆｌｕｔｔｅｒａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒ２ＤＫｉｒｃｈｈｏｆｆ

ａｎｄＭｉｎｄｌｉｎｐａｎｅｌｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｉｎｓｕｐｅｒ

ｓｏｎｉｃａｉｒｆｌｏｗ［Ｊ］．ＡｃｔａＭｅｃｈａｎｉｃａ，２０１４，２２５（１２）：３３３９３３５１．

［１２］ＨＥＤＧＥＰＥＴＨＪＭ．Ｆｌｕｔｔｅｒｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｓｉｍｐｌｙｓｕｐｐｏｒｔｅｄｐａｎ

ｅｌｓａｔｈｉｇｈｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｓｐｅｅｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌ

Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，１９５７，２４（８）：５６３５７３．

［１３］ＳＵＮＱＺ，ＸＩＮＧＹＦ．Ｅｘａｃｔｅｉｇｅｎｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒｆｌｕｔｔｅｒｏｆｔｗｏｄｉ

ｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃｒｏｓｓｐｌｙｃｏｍｐｏｓｉｔｅｌａｍｉｎａｔｅｓａｔｈｉｇｈｓｕ

ｐｅｒｓｏｎｉｃｓｐｅｅｄｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１８，１８３：３５８３７０．

［１４］ＳＯＨＮＫＪ，ＫＩＭＪＨ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙｇｒａｄｅｄ

ｐａｎｅｌｓｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏａｅｒｏｔｈｅｒｍａｌｌｏａｄｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｏｓｉｔｅＳｔｒｕｃ

ｔｕｒｅｓ，２００８，８２（３）：３１７３２５．

［１５］ＡＺＡＤＩＭ．ＦｒｅｅａｎｄｆｏｒｃｅｄｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆＦＧｂｅａｍｃｏｎ

ｓｉｄｅｒｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１，２５（１）：

６９８０．

［１６］ＬＩＱ，ＩＵＶＰ，ＫＯＵＫＰ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｖｉｂｒａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙｇｒａｄｅｄｍａｔｅｒｉａｌｐｌａｔｅｓｉｎｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，２００９，３２４（３５）：７３３７５０．

［１７］ＣＨＩＳＨ，ＣＨＵＮＧＹＬ．Ｃｏｒｒｉｇｅｎｄｕｍｔｏ“Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｂｅｈａｖｉｏｒ

ｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙｇｒａｄｅｄｍａｔｅｒｉａｌｐｌａｔｅｓｕｎｄｅｒｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｌｏａｄ—

ＰａｒｔＩＩ：Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓ”［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｌｉｄｓ

ａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２００７，４４（５）：１６９１．

［１８］ＸＵＴＦ，ＸＩＮＧＹＦ．Ｃｌｏｓｅｄｆｏｒｍｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒｆｒｅｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆ

ｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒＦＧＭｔｈｉｎｐｌａｔｅｓｒｅｓｔｉｎｇｏｎｅｌａｓｔｉｃｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＡｃｔａＭｅｃｈａｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３２（６）：１０８８１１０３．

［１９］ＨＯＵＢＯＬＴＪＣ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｓｅｖｅｒａｌａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｅｌａｓｔｉｃｐｒｏｂｌｅｍｓ

ｏｆａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｎｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｉｇｈｔ［Ｄ］．ＶｅｒｌａｇＬｅｅｍａｎｎ

Ｚｕｒｉｃｈ：ＥＴＨＺｕｒｉｃｈ，１９５８：６９７１．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｅｘａｃｔｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｒｍａｌｆｌｕｔｔｅｒｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙｇｒａｄｅｄｐａｎｅｌ
ＤＡＩＬｉｎｔｏｎｇ，ＸＩＮＧＹｕｆｅｎｇ

（ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｏｌｉｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｏｒａｃｈｉｅｖｉｎｇｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｆｌｕｔｔｅｒｅｘａｃｔｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙｇｒａｄｅｄｐａｎｅｌ
ａｎｄｒｅｖｅａｌｉｎｇｔｈｅｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｆｌｕｔｔｅｒ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｌａｓｓｉｃａｌｔｈｉｎｐｌａｔｅｔｈｅｏｒｙａｎｄｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒ
ｐｉｓｔｏｎｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｇｏｖｅｒｎｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙｇｒａｄｅｄｐａｎｅｌｉｎ
ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｏｗｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｎｄｅｘａｃｔｓｏｌｕｔｉｏｎｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓ，ｔｈｅ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｔｈｅｐａｎｅｌｆｌｕｔｔｅｒｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．ＡｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎｏｆＦｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙＧｒａｄｅｄ
Ｍａｔｅｒｉａｌｓ（ＦＧＭ），ｔｈｅｆｌｕｔｔｅｒｂｏｕｎｄａｒｙｃｈａｎｇｅｓｗｉｔｈＭａｃｈｎｕｍｂｅｒｉｎｃｏｎｓｔａｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄａｒｅｓｔｕｄｉｅｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｔｗｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄ．Ｂｙａｎａｌｙ
ｚｉｎｇｔｈｅｆｌｕｔｔｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｐａｎｅｌｓｗｉｔｈｓｉｍｐｌｙｓｕｐｐｏｒｔｅｄ，ｆｉｘｅｄａｎｄｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｅｄｇｅｓ，ｉｔｃａｎｂｅｃｏｎｃｌｕｄｅｄ
ｔｈａｔｔｈｅｆｌｕｔｔｅｒｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｉｓｃａｕｓｅｄｂｙｔｈｅｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｏｆｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｗｈｉｃｈｌｅａｄｓｔｏｔｈｅａｓｙｍｍｅｔｒｙｏｆ
ｓｙｓｔｅｍｓｔｉｆｆｎｅｓｓ，ａｎｄＦＧＭｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｆｌｕｔｔｅｒｂｏｕｎｄａｒｙｏｆｔｈｅｐａｎｅｌｉｎｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｅｎｖｉｒｏｎ
ｍｅｎｔ．Ｍｅａｎｗｈｉｌｅ，ｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｔｈｅＦＧＭｐａｎｅｌｉｓｓｉｍｕｌａｔｅｄｗｉｔｈＡＢＡＱＵＳ，ｆｕｒｔｈｅｒｖａｌｉｄａｔｉｎｇｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｅｓｅｎｔｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ；ＦｕｎｃｔｉｏｎａｌｌｙＧｒａｄｅｄＭａｔｅｒｉａｌｓ（ＦＧＭ）；ｔｈｅｒｍａｌｆｌｕｔｔｅｒ；ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅ；ｅｘａｃｔｓｏｌｕ
ｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９１６１１：２７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９１６．０９３０．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１６７２０１９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉｎｇｙｆ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２１年 １０月
第４７卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７２８；录用日期：２０２００９２５；网络出版时间：２０２０１００９１４：４７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１００９．１１１０．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉｊｘ０７＠ｍａｉｌｓ．ｔｓｉｎｇｈｕａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：唐博，席建祥，刘太阳，等．俯冲段高超声速飞行器有限时间协同制导律设计［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７
（１０）：２１０５２１１７．ＴＡＮＧＢ，ＸＩＪＸ，ＬＩＵＴＹ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓｉｎ
ｄｉｖｅｐｈａｓｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：２１０５２１１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３６３

俯冲段高超声速飞行器有限时间协同制导律设计

唐博１，席建祥１，，刘太阳２，李冰３

（１．火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 ７１００２５；　２．空军预警学院，武汉 ４３００１９；

３．火箭军装备部驻西安地区第一军事代表室，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：针对多枚高超声速飞行器在俯冲段协同攻击一个固定目标或慢速移动目标
的问题，基于有限时间理论设计了带有视线（ＬＯＳ）高低角和视线方位角约束的协同制导律。
首先，将俯冲段制导过程划分为横向和纵向２个方向；其次，在纵向视线方向，将所有参与攻击
的飞行器与邻居间的相对位置差值和视线速度差值作为误差项引入制导律；最后，为实现横向

和纵向的视线角收敛，设计有限时间滑模制导律，并设计自适应干扰观测器估计时变扰动的上

界。通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数对提出的协同制导律给出详细的有限时间收敛证明，仿真实验结果验
证了所设计协同制导律的正确性和有效性。

关　键　词：协同制导律；高超声速飞行器；有限时间理论；滑模控制；自适应干扰观测器
中图分类号：Ｖ２４９．１；ＴＪ７６５．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２１０５１３

　　近年来，随着高超声速飞行器技术的迅速发
展，高超声速武器被广泛应用到军事作战中，其在

俯冲段的飞行速度达到了 ５Ｍａ以上［１２］
，优越的

机动性能和突防能力导致作战体系发生了巨大的

改变。目前，国内外对单枚高超声速飞行器制导

问题的研究较为丰富。例如，文献［３］为抑制干
扰和提升制导精度，提出了一种基于能量的预测

校正制导方法，在横向和纵向分别设计制导律，通

过改变倾侧角，提高制导精度。文献［４］以 Ｘ３３
飞行器为研究对象，设计了高度速度为剖面的再
入走廊，基于高斯伪谱法将最优控制问题转化为

线性规划问题。文献［５］提出了一种基于改进割
线法的再入预测校正制导方法，提高了制导指令

解算时间和制导精度。文献［６］提出了满足角度
约束的最优制导律，控制视线（ＬＯＳ）角速度变化，
确保高超声速飞行器在俯冲段满足速度和时间约

束。以上参考文献仅仅研究单枚高超声速飞行器

的制导律设计问题，为提升高超声速飞行器的综

合作战效能和突防能力，多枚高超声速飞行器协

同制导律的设计将成为未来发展的趋势。

对于多导弹协同攻击的研究，文献［７］提出
了在加速度饱和约束条件下的多导弹协同制导

律，假设速度为常数，通过估计各枚导弹的剩余飞

行时间，改变导弹的航程，实现多弹协同攻击。为

了提高对目标的摧毁程度，文献［８］提出了带有
末端攻击角度约束的有限时间协同制导律，使闭

环制导系统在有限时间内视线角速度收敛到０且
视线角收敛到期望值。文献［９１０］针对多枚导弹
拦截机动目标的问题，基于一致性理论，提出了带

有攻击角度约束的协同制导律，并使用干扰观测

器估计机动目标的加速度信息。文献［１１１３］同
时考虑了攻击时间和攻击角度的协同制导律设

计。文献［１４］在不考虑导弹机动约束的条件下，
将所有参与攻击导弹的剩余飞行时间通过通信拓

扑关系作为误差项反馈给视线速度，实现多弹协

同攻击。在三维坐标系下，文献［１５］针对多枚导
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弹拦截机动目标的问题，设计带有攻击角度约束

的有限时间协同制导律，在视线上设计加速度指令

实现时间协同，在法线方向设计角速度指令，保证

视线角速度收敛到 ０，以期望的视线角攻击目标。
综上，关于协同制导律的研究背景，大量参考文献

对速度恒定巡航弹的研究有了丰富的成果，针对时

变速度高超声速飞行器协同制导律的研究较少。

多弹协同问题可归结于多智能体系统的应

用，目前大量文献对无人机编队控制
［１６］
和多机器

人协同控制
［１７１８］

有了丰富的研究成果，由于高超

声速飞行器飞行速度快、末制导时间短及强机动

特性的特点，多枚高超声速飞行器的协同制导不

等同于多无人机编队控制、多机器人协同控制，导

致多智能体系统的成果无法直接应用。文

献［１９］基于一致性理论，解决了多无人机在切换
拓扑下自抗扰时变编队跟踪控制，并通过人工势

场法，解决了无人机编队避障问题，但是收敛速度

较慢，且无法保证有限时间收敛。文献［２０］考虑
了在有外部扰动条件下，设计了扩张观测器估计

扰动，并在期望轨迹已知的情况下，构造了跟踪微

分器，使无人机编队沿着期望轨迹花费最少的时

间。目前，大多数国内外文献在研究多弹协同制

导律设计时，通常假设速度大小是常数
［２１２３］

，即

若无控制器的作用，其速度的大小是不变的。然

而，实际工程中由于导弹机体的固有属性，其速度

大小随着自身的状态而改变，因此，速度大小时变

条件下的多弹协同制导律设计值得我们深入研究。

在设计制导律的过程中，由于模型误差或外

部扰动的存在，都会对系统带来较大的影响，在分

析模型时大多数文献将误差项视为扰动。针对扰

动的特性，在文献［２１２５］中，通过滑模面的作用，
引入符号函数项，对扰动项有良好的抑制作用；考

虑慢时变扰动，大量文献设计非齐次干扰观测

器
［２６２７］

，用来观测具有 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ特性的一类扰
动，且证明了在有限时间收敛；文献［９１０］考虑未
知边界且时变扰动，设计了自适应律，可以很好地

处理具有时变且边界不确定特性的扰动问题，但

是这些文献中引入了符号函数，造成自适应律不

是连续的，且带来新的抖振问题影响系统的性能。

目前，国内外学者对高超声速飞行器协同制

导律设计的研究较少。以多枚时变速度高超声速

飞行器俯冲段协同攻击一个固定目标或慢速移动

目标为研究背景，本文主要创新点包括：①考虑时
变速度高超声速飞行器的加速度约束，设计了满

足加速度约束的协同制导律，使得每枚飞行器的

视线速度和视线距离趋于一致，实现协同攻击的

目的；②考虑终端视线方位角和视线高低角的约
束，设计有限时间滑模制导律，使得视线角随速度

变化的同时快速收敛；③抑制具有时变且上界未
知特性的扰动，设计了自适应干扰观测器，对扰动

的上界进行估计。通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数证明了提
出协同制导律具有有限时间收敛特性，仿真结果

表明了协同制导律的有效性。

１　问题描述
由于高超声速飞行器在俯冲段具有飞行空域

较低、飞行速度很快、飞行时间很短及强机动性等

特点，在建立高超声速飞行器与目标之间的相对

运动方程之前，首先给出假设，并解释合理性。

假设１　高超声速飞行器与目标在相对运动
过程中均视为质点。

在研究高超声速飞行器攻击目标的问题中，

主要关注飞行器与目标的质心运动和分析两者的

相对运动关系，包括距离变化，机体的加速度、速

度及角度变化，而不考虑飞行器与目标的绕质心

运动。因此，在分析高超声速飞行器与目标相对

运动时，将两者视为质点。

假设２　忽略地球自转对高超声速飞行器在
俯冲段机动特性的影响。

由于短时间内高超声速飞行器的飞行速度很

快，在俯冲段可能仅需数十秒即可完成制导任务，

相比较于地球自转带来的影响，高超声速飞行器

的强机动特性远大于地球自转带来的影响。因

此，分析飞行器俯冲段的机动特性时，忽略地球自

转带来的影响。

基于假设 １和假设 ２，高超声速飞行器的运
动模型可以表示为

［６］

ｖｉ＝－
１
ｍ
ＣＤｉ珋ｑｉＳ－ｇｓｉｎθｉ

θ
　·

ｉ ＝
１
ｍｖｉ
ＣＬｉ珋ｑｉＳ－

ｇ
ｖｉ
ｃｏｓθｉ＋

ｖｉ
ｒｉ
ｃｏｓθｉ

σｉ ＝
１

ｍｖｉｃｏｓθｉ
ＣＬｉ珋ｑｉＳｓｉｎζｉ＋

ｖｉ
ｒｉ
ｃｏｓθｉｓｉｎσｉｔａｎφｉ


·

ｉ ＝
ｖｉｃｏｓθｉｓｉｎσｉ
ｒｉｃｏｓφｉ

φｉ ＝
ｖｉｃｏｓθｉｃｏｓσｉ

ｒｉ

ｈ
·

ｉ ＝ｖｉｓｉｎθｉ
ｒｉ ＝ｈｉ＋ｒ























ｅ

（１）
式（１）中符号的物理含义如表 １所示。阻力

系数和升力系数如式（２）所示。
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　第 １０期 唐博，等：俯冲段高超声速飞行器有限时间协同制导律设计

表 １　式（１）中符号物理含义

Ｔａｂｌｅ１　ＰｈｙｓｉｃａｌｍｅａｎｉｎｇｏｆｓｙｍｂｏｌｓｉｎＥｑ．（１）

符号 物理含义 符号 物理含义

ｖｉ 飞行器速度 珋ｑｉ 动压

ｍ 质量 Ｓ 飞行器参考面积

αｉ 攻角 ｇ 重力加速度

σｉ 速度方位角 ｒｅ 地球半径

θｉ 速度倾角 ｈｉ 飞行器高度

ζｉ 倾侧角 ｉ 经度

ＣＤｉ 阻力系数 φｉ 纬度

ＣＬｉ 升力系数 ｖｍ 声速

ＣＤｉ ＝０．０４８３２９－０．０６９７８９αｉ＋０．００１８０７α
２
ｉ－

　　０．０２３８９
ｖｉ
ｖｍ
＋０．００１８２３ ｖｉ

ｖ( )
ｍ

２

＋

　　０．００８２５３αｉ
ｖｉ
ｖｍ

ＣＬｉ ＝０．００３３３４＋０．０４１９αｉ＋０．００２０９６α
２
ｉ－

　　０．０６５８５
ｖｉ
ｖｍ
＋０．００５１３４ ｖｉ

ｖ( )
ｍ

２

－

　　０．００２３８８αｉ
ｖｉ
ｖ





















ｍ

（２）
三维坐标系下，针对多枚高超声速飞行器在

俯冲段协同攻击慢速移动目标或地面固定目标的

问题，建立高超声速飞行器与目标之间相对运动

几何关系，如图１所示。可知，高超声速飞行器在

图 １　飞行器与目标之间的相对运动示意图

Ｆｉｇ．１　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｒｅｌａｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｏｆｖｅｈｉｃｌｅｓａｎｄｔａｒｇｅｔ

俯冲段进行侧向机动时，将俯冲过程划分为横向

和纵向，由此可建立在三维坐标系下的相对运动

方程。

图１中，Ｔｘｙｚ为建立的东北天坐标系，Ｔｘ指
向正北方向，Ｔｚ指向正东方向，Ｔｙ指向天，ＭｉＡ为
当地水平线，Ｍｉ（ｉ＝１，２，…，ｎ）表示第 ｉ枚高超声
速飞行器，Ｍ′ｉ为高超声速飞行器和地心连线与地
球表面的交点，Ｔ为目标，ｖｉ为高超声速飞行器的
速度。纵向运动可在平面 ＭｉＭ′ｉＴＡ进行描述，ＭｉＴ
为飞行器的视线方向，ｄｉ为飞行器与目标的距
离，视线方向与地面水平线的夹角 λｄｉ为视线高低
角，ｖｄｉ为飞行器的速度 ｖｉ在纵向方向上的投影，
其投影夹角为 ηｔｉ，ηｄｉ为 ｖｄｉ与视线 ＭｉＴ的夹角，γｄｉ
为 ｖｄｉ与水平线 ＭｉＡ的夹角，以 Ｔｙ向上方向为正；
λＴＴｉ为横向视线方位角，γＴｉ为横向运动速度方向
角，以正北方向顺时针为正。

由图１可知，根据运动学原理，高超声速飞行
器与目标相对运动方程可描述为

ｄ
　·

ｉ ＝－ｖｄｉ

ｄｉλ
·

ｄｉ ＝ｖｉｃｏｓηｔｉｓｉｎηｄｉ

ｄｉλ
·

ＴＴｉ ＝ｖｉｓｉｎηｔｉｃｏｓηｄ
{

ｉ

（３）

纵向的视线高低角和横向的视线方位角可表

示为

ηｄｉ ＝λｄｉ＋γｄｉ （４）
ηｔｉ ＝λＴＴｉ－γＴｉ （５）
式中：γｄｉ＜０。同时，终端视线角约束可表示为
λＴＴｉ（ｔｆ）＝λ

ｆ
ＴＴｉ （６）

λｄｉ（ｔｆ）＝λ
ｆ
ｄｉ （７）

式中：ｔｆ为制导的终端时间；λ
ｆ
ｄｉ和 λ

ｆ
ＴＴｉ分别为视线

高低角和视线方位角终端角度限制。

对式（３）求导可得

ｄ
　··

ｉ ＝ｖｄｉ

λ
··

ｄｉ ＝（ｖｉｃｏｓηｔｉｓｉｎηｄｉ－ηｔｉｖｉｓｉｎηｔｉｓｉｎηｄｉ＋

　　ηｄｉｖｉｃｏｓηｔｉｃｏｓηｄｉ－ｄ
　·

ｉλ
·

ｄｉ）／ｄｉ

λ
··

ＴＴｉ ＝（ｖｉｓｉｎηｔｉｃｏｓηｄｉ＋ηｔｉｖｉｃｏｓηｔｉｃｏｓηｄｉ－

　　ηｄｉｖｉｓｉｎηｔｉｓｉｎηｄｉ－ｄ
　·

ｉλ
·

ｄｉ）／ｄ















ｉ

（８）

定义 ｘ１ｉ＝ｄｉ，ｘ２ｉ＝ｄ
　·

ｉ，ｘ３ｉ＝［λｄｉ－λ
ｆ
ｄｉ，λＴＴｉ－

λｆＴＴｉ］
Ｔ
，ｘ４ｉ ＝［λ

·

ｄｉ，λ
·

ＴＴｉ］
Ｔ
。结合式（３）～式（５）和

式（８），在三维坐标系下制导系统可被描述为
ｘ１ｉ ＝ｘ２ｉ
ｘ２ｉ ＝ｖｄｉ
ｘ３ｉ ＝ｘ４ｉ
ｘ４ｉ ＝Ａｉｘ４ｉ＋Ｂｉｕ２ｉ＋Ｄ










ｉ

（９）
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式中：ｕ２ｉ ＝［γｄｉ，γＴｉ］；Ｄｉ ＝
ｖｉｃｏｓηｔｉｓｉｎηｄｉ／ｄｉ
ｖｉｓｉｎηｔｉｃｏｓηｄｉ／ｄ[ ]

ｉ

；

Ａｉ ＝

２
ｄｉ
ｖｉｃｏｓηｔｉｃｏｓηｄｉ －１

ｄｉ
ｖｉｓｉｎηｔｉｓｉｎηｄｉ

－１
ｄｉ
ｖｉｓｉｎηｔｉｓｉｎηｄｉ

２
ｄｉ
ｖｉｃｏｓηｔｉｃｏｓηｄ











ｉ

；

Ｂｉ＝

１
ｄｉ
ｖｉｃｏｓηｔｉｃｏｓηｄｉ

１
ｄｉ
ｖｉｓｉｎηｔｉｓｉｎηｄｉ

－１
ｄｉ
ｖｉｓｉｎηｔｉｓｉｎηｄｉ －１

ｄｉ
ｖｉｃｏｓηｔｉｃｏｓηｄ











ｉ

。

从式（９）中可以看出，高超声速飞行器的视
线速度和视线加速度取决于 ｖｄｉ的变化，ｖｄｉ为飞行
器在视线方向的加速度，通过改变飞行器飞行方

向与视线的夹角，可改变加速度 ｖｄｉ的大小，或者
通过控制飞行器的舵面改变飞行器的加速度。本

文设计协同制导律的目的是通过分布式通信拓扑

结构，实现协同攻击的目的，即在协同制导过程

中，飞行器与目标的相对距离必须保持相同，达到

时间协同的目的。令 ｖｄｉ＝ｕ１ｉ，可得协同制导模
型为

ｘ１ｉ ＝ｘ２ｉ
ｘ２ｉ ＝ｕ１ｉ
ｘ３ｉ ＝ｘ４ｉ
ｘ４ｉ ＝Ａｉｘ４ｉ＋Ｂｉｕ２ｉ＋Ｄ










ｉ

（１０）

从式（１０）中可以看出，在多飞行器协同攻击
固定目标的问题中，将协同制导过程分成两部分。

第一部分为通过加速度指令 ｕ１ｉ控制飞行器与目
标的相对距离，保证多飞行器可实现协同攻击的

目的。换句话说，需要重新设计一个新的视线加

速度 ｕ１ｉ，通过分布式一致性算法，实现相同时间
协同攻击的目的。第二部分为设计角速度控制指

令 ｕ２ｉ，实现视线高低角和视线方位角在有限时间
收敛。

注１　由式（１）高超声速飞行器的动力学模
型可知，飞行器的速度大小随弹体状态而改变；文

献［１４１６］提出的协同制导律，设计了视线加速度
指令，实现协同攻击的目的；然而，由于受弹体本

身固有的机动特性，设计的视线加速度必须在弹

体的机动范围内，同时对视线角的变化也会产生

影响，从而，文献［１４１６］中所设计的协同制导律
在实际应用中受到约束；最后，由于速度大小是时

变的，且弹体的加速度大小和速度大小是有限的，

导致在制导过程中考虑弹体运动特性的约束下，

给协同制导律的设计带来新的挑战。因此，本文

考虑飞行器速度时变和加速度约束条件下，设计

一个满足弹体运动特性约束，符合实际应用的协

同制导律。

２　协同制导律设计

由式（１０）可知，在俯冲段，将制导律的设计
分为两部分，首先在纵向方向设计时间协同的制

导律，设计视线加速度指令 ｕ１ｉ，保证飞行器与目
标的相对距离在有限时间收敛到 ０，同时设计控
制视线方位角和视线高低角变化的角速度控制指

令 ｕ２ｉ，确保视线角速度在有限时间内收敛。本节
将分别设计两部分的制导律，并对其进行稳定性

证明。

２．１　视线加速度指令设计
针对式（１０）描述的制导系统，本节讨论

式（１１）有限时间协同制导律的设计。
ｘ１ｉ ＝ｘ２ｉ
ｘ２ｉ ＝ｕ１

{
ｉ

（１１）

对于由 ｎ枚高超声速飞行器组成的飞行器集
群，可通过无向图 Ｇ＝（ｖ，ξ，Ｃ）描述集群之间的
通信网络拓扑，将每枚高超声速飞行器看成一个

节点，其中 ｖ＝（１，２，…，ｎ）描述节点的集合，ξ表
示节点之间存在信息通信，矩阵 Ｃ＝［ｃｉｊ］∈Ｒ

ｎ×ｎ

表示权重系数，如果２个节点直接存在信息交互，
则 ｃｉｊ＝ｃｊｉ＞０，否则ｃｉｊ＝ｃｊｉ＝０。如果任意２个节点
之间都存在至少一个通路，则整个无向图是连

通的。

引理１［２０］　设 Ｌ∈ＲＮ×Ｎ是无向图 Ｇ的拉普
拉斯矩阵，１＝［１，１，…，１］Ｔ∈ＲＮ，则有如下结论：
①Ｌ至少具有一个 ０特征值，１是其相应的特征
向量，即 Ｌ１＝０；②若无向图 Ｇ是连通的，那么 ０
是 Ｌ的单一特征值，其余的 Ｎ－１个特征值均为
正数；③若无向图 Ｇ不是连通的，则 Ｌ至少有 ２
个０特征值，其几何重复度等于代数重复度。

假设３　多枚高超声速飞行器组成的通信拓
扑 Ｇ是无向且连通的。

由图论知识可知，通信拓扑结构为无向连通

的，信息交互方式为每个飞行器相互之间可以与

邻居集进行信息通信，各飞行器地位平等，通信拓

扑结构中边权重系数为 １。本文仅考虑弹群通信
网络为不存在时延条件的固定通信拓扑结构。

结合图论，将第 ｉ枚飞行器邻居集的飞行器
的状态信息引入加速度指令中，基于有限时间理

论和一致性理论，则视线加速度设计为

ｕ１ｉ ＝－ｌ１ｓｉｇｎ
ａ (ｉ ∑

ｊ∈Ｎｉ

ｃｉｊ（ｘ１ｉ－ｘ１ｊ )） －

　　ｌ２ｓｉｇｎ
ｂ (ｉ ∑

ｊ∈Ｎｉ

ｃｉｊ（ｘ２ｉ－ｘ２ｊ )） （１２）

８０１２
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　第 １０期 唐博，等：俯冲段高超声速飞行器有限时间协同制导律设计

式中：０＜ａｉ＜１；０＜ｂｉ＜１；Ｎ

ｉ 为与第 ｉ枚飞行器

可进行信息交互的邻居飞行器集合；ｘ１ｊ为邻居集
中第 ｊ枚飞行器与目标的相对距离；ｘ２ｊ为视线方

向速度；∑
ｊ∈Ｎｉ

ｃｉｊ（ｘ１ｉ－ｘ１ｊ）和∑
ｊ∈Ｎｉ

ｃｉｊ（ｘ２ｉ－ｘ２ｊ）分别

为邻居集的视线距离差和视线速度差；ｌ１和 ｌ２为

正实 数；ｓｉｇｎ（·）为 符 号 函 数，ｓｉｇｎδ（Ｘ） ＝
［ｓｉｇｎδ（ｘ１），ｓｉｇｎ

δ（ｘ２），…，ｓｉｇｎ
δ（ｘｎ）］

Ｔ
，ｓｉｇｎδ（ｘｉ） ＝

ｘｉ
δｓｉｇｎ（ｘｉ），Ｘ ＝ ［ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ］

Ｔ
， ｘｉ

δ ＝

［ｘ１
δ，ｘ２

δ，…，ｘｎ
δ］
Ｔ
。

式（１２）给出了视线加速度指令，考虑飞行器
动力学特性约束和加速度约束，结合图 １，视线速
度为飞行器速度 ｖｉ在视线面上的分量，若 ｄ

·

ｉ ＜

ｖｉｃｏｓηｔｉ （其中 ｖｉｃｏｓηｔｉ为飞行器速度在视线面
上的投影），则 ηｄｉ ＝ａｒｃｃｏｓ（ｄ

·

ｉ／（ｖｉｃｏｓηｔｉ））

（规定速度方向与视线的夹角小于 ９０°，符合末制
导飞行器机动约束，否则角度过大，飞行器无法调

整视线角，脱靶）；若每枚飞行器初始状态差较

大，导致加速度 ｕ１ｉ过大，使得 ｄ
·

ｉ≥ ｖｉｃｏｓηｔｉ，

则令 ηｄｉ＝０，速度较快的飞行器进行侧向机动，视
线方位角增大，飞行器与目标之间的相对距离变

大，最终反馈项 ｕ１ｉ稳定，实现多枚飞行器的协同。
为证明系统（１１）在加速度指令（１２）作用下

有限时间收敛，首先证明系统的齐次性，并给出有

限时间引理。

定义１［２８］　考虑式（１２）所描述的二阶高超
声速飞行器动力学模型：ｘ１（０）∈ Ｒ

ｎ
，ｘ２（０）∈

Ｒｎ，ｘ１ ＝ｆ１（ｘ１，ｘ２），ｘ２ ＝ｆ２（ｘ１，ｘ２），其中，ｆｚ（ｘ１，

ｘ２）＝［ｆｚ（ｘ１１，ｘ２１），ｆｚ（ｘ１２，ｘ２２），…，ｆｚ（ｘ１ｎ，ｘ２ｎ）］
Ｔ

（ｚ＝１，２），与带有扩张 υ＝［υ１，υ２，…，υｎ］
Ｔ
（υｉ＞

０）的度 κ∈Ｒ是齐次的，那么对于任意的 ＞０，
ｘ１∈Ｒ

ｎ
和 ｘ２∈Ｒ

ｎ
，都有 ｆｚ（

υ１ｘ１ｉ，
υ２ｘ２ｉ）＝

υｊ＋κ·

ｆｚ（ｘ１ｉ，ｘ２ｉ），ｉ＝１，２，…，ｎ。

引理 ２［２８］　 若 ｆｚ（ｘ１，ｘ２） ＝ ［ｆｚ（ｘ１１，ｘ２１），

ｆｚ（ｘ１２，ｘ２２），…，ｆｚ（ｘ１ｎ，ｘ２ｎ）］
Ｔ
（ｚ＝１，２），与带有

扩张 υｉ＞０（υ＝［υ１，υ２，…，υｎ］
Ｔ
）的度 κ∈Ｒ是齐

次的，函数 ｆｚ（ｘ１，ｘ２）是连续的，且 ｘ１（０）＝０和
ｘ２（０）＝０是其一个渐近稳定平衡点，若有齐次度
κ＜０，则系统全局范围有限时间稳定。

本节根据图论知识设计的加速度指令（１２），
此时多枚高超声速飞行器有限时间协同攻击问题

可以视为一个二阶时变速度状态下，考虑飞行器

机动特性约束的多智能体系统有限时间一致性问

题，接下来对加速度指令证明有限时间稳定。

定理１　针对式（１１）所描述的系统，若假设

１～假设３成立，那么式（１２）可使飞行器和目标
之间的距离在有限时间收敛到 ０，且每枚高超声
速飞行器的相对距离差在有限时间收敛到０。

证明　定义距离误差和速度误差为 ｅｘ１ｉ ＝

∑
ｊ∈Ｎｉ

ｃｉｊ（ｘ１ｉ－ｘ１ｊ），ｅ
ｘ２
ｉ ＝∑

ｊ∈Ｎｉ

ｃｉｊ（ｘ２ｉ－ｘ２ｊ）。则 ｕ１ｉ可

被描述为

ｕ１ｉ ＝－ｌ１ｓｉｇｎ
ａｉ（ｅｘ１ｉ）－ｌ２ｓｉｇｎ

ｂｉ（ｅｘ２ｉ） （１３）

令 Ｘ１ ＝［ｘ１１，ｘ１２，…，ｘ１ｎ］
Ｔ
，Ｘ２ ＝［ｘ２１，ｘ２２，…，

ｘ２ｎ］
Ｔ
，则误差指令进一步表示为

ｅｘ１ ＝ＬＸ１

ｅｘ２ ＝ＬＸ
{

２

（１４）

由引理１可知，拉普拉斯矩阵 Ｌ半正定，根
据矩阵基本性质分析，令 ０＝β１＜β２≤…≤βｎ，其
中 βｉ为拉普拉斯矩阵的特征值，则存在一个正交

矩阵 Ｑ ＝［１槡／ｎ，Ｑ
～
］，使得 ＱＴＬＱ ＝Λ，Λ ＝

ｄｉａｇ（β１，β２，…，βｎ）。令 Ｘ～１ ＝Ｑ
ＴＸ１，Ｘ

～
２＝Ｑ

ＴＸ２，

则 ｅｘ１ ＝ＬＱＸ
～
１，ｅｘ２ ＝ＬＱＸ

～
２。结合 ｘ２ｉ＝ｕ１ｉ，因此

ｕ１ｉ可进一步被描述为

Ｘ～
·
１
２ ＝Ｑ

ＴＸ１２

Ｘ～
·

′２＝－ｌ１Ｑ
Ｔｓｉｇｎａｉ（ｅｘ１）－ｌ２Ｑ

Ｔｓｉｇｎｂｉ（ｅｘ２
{

）

（１５）

式中：Ｘ～
·
１
２为正交变换后特征值为 β１＝０所对应的

飞行器状态；Ｘ～
·

′２为正交变换后其余特征值所对应
的飞行器状态。在解决通信拓扑结构为无向连通

的一致性问题时，通过使用状态分解法，将

式（１１）描述的多飞行器模型分解为一致动力学

分量Ｘ
·
１
２和不一致动力学分量 Ｘ

～· ′２。由此，式（１１）
描述的一致性问题可以转化为证明不一致动力学

分量Ｘ～
·

′２的稳定性问题。
选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数如下：

Ｖ１（ｔ）＝
１
２
ＸＴ２ＬＸ２＋ｌ１

ｅｘ１
ａｉ＋１

ａｉ＋１
（１６）

式中：ａｉ与式（１２）中的 ａｉ意义相同。
结合式（１１）和式（１３），对式（１６）微分可得

Ｖ
　·

１（ｔ）＝－ｌ１Ｘ
Ｔ
２Ｌｓｉｇｎ

ａｉ（ｅｘ１）－ｌ２Ｘ
Ｔ
２Ｌｓｉｇｎ

ｂｉ（ｅｘ２）＋

　　ｌ１（ｅｘ１
ａｉｓｉｇｎ（ｅｘ１））

Ｔｅｘ１ （１７）

由于 βｉ＞０（ｉ＝２，３，…，ｎ），ｅｘ１ ＝ｅｘ２，结合
式（１４），因此式（１７）可进一步描述为

Ｖ
　·

１（ｔ）＝－ｌ１Ｘ
Ｔ
２Ｌｓｉｇｎ

ａｉ（ｅｘ１）－ｌ２Ｘ
Ｔ
２Ｌｓｉｇｎ

ｂｉ（ｅｘ２）＋

　　ｌ１（ｅｘ１
ａｉｓｉｇｎ（ｅｘ１））

Ｔｅｘ１ （１８）

结合ｅｘ１＝ＬＸ１，令Ｖ
　·

１１（ｔ）＝－ｌ１Ｘ
Ｔ
２Ｌｓｉｇｎ

ａｉ（ｅｘ１）＋

ｌ１（ｅｘ１
ａｉｓｉｇｎ（ｅｘ１））

Ｔｅｘ１，可得

９０１２
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Ｖ
　·

１１（ｔ）＝－ｌ１Ｘ
Ｔ
２Ｌｓｉｇｎ

ａｉ（ｅｘ１）＋ｌ１（ｓｉｇｎ
ａｉ（ｅｘ１））

ＴＬＸ２
（１９）

显然 Ｖ
　·

１１（ｔ）＝０。

令 Ｖ
　·

１２（ｔ）＝－ｌ２Ｘ
Ｔ
２Ｌｓｉｇｎ

ｂｉ（ｅｘ２），结合 ｅｘ２ ＝
ＬＸ２，可得

Ｖ
　·

１２（ｔ）＝－ｌ２ｅ
Ｔ
ｘ２
ｓｉｇｎｂｉ（ｅｘ２）＝

　　 －ｌ２（ｓｉｇｎ（ｅｘ２））
Ｔ ｅｘ２

Ｔ ｅｘ２
ｂｉｓｉｇｎ（ｅｘ２）（２０）

易得 Ｖ
　·

１２（ｔ）≤０，当且仅当 ｅｘ２＝０，Ｖ
　·

１２（ｔ）＝
０，由ｅｘ２＝ＬＸ２，易得 Ｘ２＝０，结合式（１７），可知 ｅｘ１＝

０，同理 Ｘ１＝０。由于 Ｖ
　·

１（ｔ）＝Ｖ
　·

１１（ｔ）＋Ｖ
　·

１２（ｔ），当
且仅当 Ｘ１＝０和 Ｘ２＝０同时成立，Ｖ

　·

１（ｔ）＝０。根
据 ＬａＳａｌｌｅ不变集理论，仅有 Ｘ１＝０和 Ｘ２＝０时，
系统在平衡点全局渐近稳定。最后根据引理 ２，
证明有限时间稳定。首先证明系统的齐次性。

令 ｆ１（ｘ１ｉ，ｘ２ｉ）＝ｘ２ｉ，ｆ２（ｘ１ｉ，ｘ２ｉ）＝ｕ１ｉ，则
式（１４）动力学系统可被描述为
ｆ１（ｘ１ｉ，ｘ２ｉ）＝ｘ２ｉ
ｆ２（ｘ１ｉ，ｘ２ｉ）＝ｕ１

{
ｉ

（２１）

根据引理２，取 υ１＝２，υ２＝１＋ａｉ，κ＝ａｉ－１，
则有

ｆ１（
υ１ｘ１ｉ，

υ２ｘ２ｉ）＝
υ１ｘ２ｉ （２２）

ｆ２（
υ１ｘ１ｉ，

υ２ｘ２ｉ）＝ｌ１∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓｉｇｎａｉ（ｃｉｊ（
υ１ｘ１ｉ－

υ１ｘ１ｊ））＋

　　ｌ２∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓｉｇｎｂｉ（ｃｉｊ（
υ２ｘ２ｉ－

υ２ｘ２ｊ））＝

　　ｌ１
２ａｉ∑
ｊ∈Ｎｉ

ｓｉｇｎａｉ（ｃｉｊ（ｘ１ｉ－ｘ１ｊ））＋

　　ｌ２
ｂｉ（１＋ａｉ）∑

ｊ∈Ｎｉ

ｓｉｇｎｂｉ（ｃｉｊ（ｘ２ｉ－ｘ２ｊ））＝

　　υ２＋κｆ２（ｘ１ｉ，ｘ２ｉ） （２３）
由定义 １可知，式（１１）描述的二阶高超声速

飞行 器 动 力 学 系 统 与 带 有 扩 张 （２，２，…，２{ ，
ｎ　　

１＋ａｉ，１＋ａｉ，…，１＋ａ

         

ｉ

ｎ

）的度 κ＜０（κ＝ａｉ－１）是

齐次的。由引理 ２知，系统在有限时间内收敛到
０。 证毕

注２　讨论制导等实际问题中，大范围渐近
稳定系统已不能满足要求，需保证系统在有限时

间收敛。定理１的证明过程证明了飞行器与目标
的相对距离可在有限时间内收敛到 ０，保证了系
统的有限时间可达性。

２．２　角速度控制指令设计
为保证高超声速飞行器能够在有限时间内击

中目标，本节基于有限时间理论和滑模控制，设计

了控制角速度变化的滑模制导律，并设计干扰观

测器估计时变扰动项 Ｄｉ的上界，保证视线高低角
和视线方位角在有限时间收敛。

从３．１节中，证明了高超声速飞行器可在有
限时间内实现协同攻击目标的目的，本节考虑

式（１０）中的剩余部分：
ｘ３ｉ ＝ｘ４ｉ
ｘ４ｉ ＝Ａｉｘ４ｉ＋Ｂｉｕ２ｉ＋Ｄ

{
ｉ

（２４）

式中：Ａｉ、Ｂｉ和扰动项 Ｄｉ可以从式（９）得到。
为使视线角速度收敛，设计有限时间滑模面

ｓｉ为

ｓｉ ＝ｘ３ｉ＋ｋ１ｓｉｇｎ
μ１（ｘ４ｉ） （２５）

式中：ｋ１ ＝ｄｉａｇ（ｋ１１，ｋ１２），ｋ１为正定矩阵；１＜μ１＜２。
对式（２５）求导可得

ｓｉ ＝ｘ３ｉ＋ｋ１μ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ
μ１－１）ｘ４ｉ　　ｚ＝１，２

（２６）
为使制导系统角速度快速收敛，选取滑模幂

次趋近律为

ｓｉ ＝－ｋ２ｓｉ－ｋ３ｓｉｇｎ
μ２（ｓｉ） （２７）

式中：ｋ２ ＝ｄｉａｇ（ｋ２１，ｋ２２），ｋ３ ＝ｄｉａｇ（ｋ３１，ｋ３２），ｋ２
和 ｋ３皆为正定矩阵；０＜μ２＜１。

基于自适应控制，设计干扰观测器如下：

ｋ^
·

ｉ ＝ｋ (４ ｓ
Ｔ
ｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）ｓｉ
２ψ２

－

　　ｋ４ｋ^ｉｋ
Ｔ
５μ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）ｋ )５ （２８）

式中：ψ∈Ｒ；ｋ５＝（ｋ５１，ｋ５２）
Ｔ
，ｋ５１＞０，ｋ５２＞０；ｋ４＞

０；ｋ^ｉ为 ｋｉ的估计值。
设计角速度控制指令 ｕ２ｉ为

ｕ２ｉ ＝－Ｂ
－１ (ｉ Ａｉｘ４ｉ＋（μ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１））
－１
·

　　（ｋ２ｓｉ＋ｋ３ｓｉｇｎ
μ２（ｓｉ）＋ｘ４ｉ）＋

ｋ^ｉｓｉ
２ψ )２ （２９）

注 ３　针对一个上界不确定的时变扰动项
Ｄｉ，本节提出一个自适应干扰观测器用来观测扰
动项的上界，目前大多数学者的研究成果中，如文

献［９１０，２１２４］等为抑制扰动带来的影响，引入
了符号函数，给系统的性能带来了影响。而

式（２８）所描述的观测器由于没有引入符号函数，
因此避免了符号函数带来的抖振影响。

为实现角速度快速收敛，本节根据有限时间

滑模面知识，引入了使系统快速收敛的趋近律，并

设计了角速度控制指令 ｕ２ｉ，针对快速时变且上界
不确定的扰动，设计了自适应干扰观测器抑制扰

动项。为证明系统在有限时间收敛，首先给出相

关引理。

０１１２
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　第 １０期 唐博，等：俯冲段高超声速飞行器有限时间协同制导律设计

引理３［２９］　存在 Ｖ（ｔ）：［０，∞）∈Ｒ，不等式

方程 Ｖ
　·
（ｔ）≤ －ａＶ（ｔ）＋ｆ，ｔ≥ｔ０≥０的解为：

Ｖ（ｔ）≤ ｅ－ａ（ｔ－ｔ０）Ｖ（ｔ０）＋∫
ｔ

ｔ０

ｅ－ａ（ｔ－τ）ｆ（τ）ｄτ，其中 ａ

为常数。

引理４［３０］　若存在一个连续正定函数 Ｖ（ｔ），

且实数 η＞０，０＜δ＜１，使得 Ｖ
　·
（ｔ）≤ －ηＶδ（ｔ），则

系统在有限时间收敛到平衡点，稳定时间 ｔｆ满

足：ｔｆ≤ｔ０＋
Ｖ１－δ（ｔ０）
η（１－δ）

。

引理５［３１］　若存在一个连续正定函数 Ｖ（ｔ），
且存在 α＞０，β＞０和 ０＜μ＜１，使得在ｔ＞ｔ０条

件下，Ｖ
　·
（ｔ）≤ －αＶ（ｔ）－βＶμ（ｔ），则系统在有限时

间收敛到平衡点，稳定时间 ｔｆ满足：ｔｆ≤ｔ０ ＋
１

α（１－μ）
ｌｎ（（αＶ１－μ（ｔ０）＋β）／β）。

引理６［３２］　若存在正数 ａ１，ａ２，…，ａｑ，ｑ为正

整数，０＜ｐ＜２， (则 ∑
ｑ

ｉ＝１
ａ２ )ｉ ｐ (≤ ∑

ｑ

ｉ＝１
ａ )ｐｉ ２

。

定理２　若假设 １和假设 ２成立，则角速度
控制指令 ｕ２ｉ可使式（２４）描述的制导系统，在
式（２５）描述的滑模面和自适应观测器（２８）的作
用下，系统的角速度在有限时间收敛。

证明　令 Ｄｉ ∞ ≤ΔＤｉ，ｋｉ＝Δ
２
Ｄｉ，ｋ
～
ｉ＝ｋｉ－ｋ^ｉ，

选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数如下：

Ｖ２（ｔ）＝
１
２
ｓＴｉｓｉ＋

１
２ｋ４
珓ｋ２ｉ （３０）

结合式（３１），对 Ｖ２（ｔ）求导可得

Ｖ
　·

２（ｔ）＝
１
ｋ４
ｋ
～

ｉｋ
～·

ｉ＋ｓ
Ｔ
ｉ
ｓｉ ＝

　　 １
ｋ４
ｋ
～

ｉｋ
～·

ｉ＋ｓ
Ｔ
ｉ（ｘ４ｉ＋μ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）ｘ４ｉ）＝

　　 １
ｋ４
ｋ
～

ｉｋ
～·

ｉ＋ｓ
Ｔ
ｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）·

　　 －ｋ２ｓｉ－ｋ３ｓｉｇｎ
μ２（ｓｉ）＋Ｄｉ－

ｋ^ｉｓｉ
２ψ( )２ （３１）

将式（２８）代入式（３１）放缩可得

Ｖ
　·

２（ｔ）＝－ｓ
Ｔ
ｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）ｋ２ｓｉ－

　　ｓＴｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ
μ１－１）ｋ３ｓｉｇｎ

μ２（ｓｉ）－

　　ｓＴｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ
μ１－１）

ｋ^ｉｓｉ
２ψ２

＋

　　ｓＴｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ
μ１－１）Ｄｉ＋

　　
ｋ
～

ｉ

ｋ [
４

－ｋ (４ ｓ
Ｔ
ｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）ｓｉ
２ψ２

－

　　ｋ^ｉｋ
Ｔ
５μ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）ｋ ) ]５ ≤

　　 －μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚｋ２ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１ｓ２ｉｚ－

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ３ｚｋ１ｚ ｘ４ｉｉｚ

μ１－１ ｓｉｚ
μ２＋１－

　　μ２∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１
ｋ^ｉｓ

２
ｉｚ

２ψ２
＋

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１ ｓｉｚΔＤｉ－

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１
ｋ
～

ｉｓ
２
ｉｚ

２ψ２
＋

　　μ１∑
２

ｊ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１ｋ
～

ｉｋ^ｉｋ
２
５ｚ ＝

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－ (１ －ｋ２ｚｓ
２
ｉｚ－ｋ３ｚ ｓｉｚ

μ２＋１－
ｋ
～

ｉｓ
２
ｉｚ

２ψ２
＋

　　 ｓｉｚΔＤｉ－
ｋ^ｉｓ

２
ｉｚ

２ψ２
＋ｋ
～

ｉｋ^ｉｋ
２
５ )ｚ ＝

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－ (１ －ｋ２ｚｓ
２
ｉｚ－ｋ３ｚ ｓｉｚ

μ２＋１＋

　　 ｓｉｚΔＤｉ－
ｋｉｓ

２
ｉｚ

２ψ２
－ｋ２５ｚｋ

～２
ｉ ＋ｋ

～

ｉｋｉｋ
２
５ )ｚ （３２）

　　令 ｓｉｚΔＤｉ≤
ｋｉｓ

２
ｉｚ

２ψ２
＋ψ

２

２
，ｋ
～

ｉｋｉ≤
δｋ
～２
ｉ

２
＋
ｋ２ｉ
２δ
，其

中，０＜δ＜２，由此可得

Ｖ
　·

２（ｔ）≤μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－ [１ －ｋ２ｚｓ２ｉｚ－ｋ２５ｚ １－δ( )２ ｋ
～２
ｉ＋

　　
ｋ２ｉ
２δ
ｋ２５ｚ＋

ψ２ ]２ ＝－μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１ｋ２ｚｓ
２( )ｉｚ －

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１ｋ２５( )ｚ １－δ( )２ ｋ
～２
ｉ ＋

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１
ｋ２ｉ
２δ
ｋ２５ｚ＋

ψ２( )２ ≤

(　　ｍｉｎ ２μ１ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ
μ１－１ｋ２ｚ，

　　４μ１ｋ４ １－
δ( )２ ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ μ１－１ｋ２５ )ｚ Ｖ２（ｔ）＋

　　μ１∑
２

ｊ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１
ｋ２ｉ
２δ
ｋ２５ｚ＋

ψ２( )２ ＝－ηＶ２（ｔ）＋τ

（３３）

式 中：τ ＝ μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｊ ｘ４ｉｚ

μ１－１
ｋ２ｉ
２δ
ｋ２５ｊ＋

ψ２( )２ ，η ＝

(ｍｉｎ２μ１ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ
μ１－１ｋ２ｚ，４μ１ｋ４ １－

δ( )２ ｋ１ｊ ｘ４ｉｚ μ１－１ｋ２５)ｚ 。
根据有界性定理和引理 ３，由式（３３）可以得

１１１２
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到扰动误差 ｋ
～

ｉ的边界值。

最后，证明系统在滑模面上有限时间稳定。

选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ３（ｔ）＝
１
２
ｓＴｉｓｉ （３４）

对式（３４）求一阶微分，结合式（２５）、式（２６）、

式（２８）、式（２９），可得

Ｖ
　·

３（ｔ）＝ｓ
Ｔ
ｉ
ｓｉ＝ｓ

Ｔ
ｉ（ｘ４ｉ＋μ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ

μ１－１）ｘ４ｉ）＝

　　ｓＴｉμ１ｋ１ｄｉａｇ（ｘ４ｉｚ
μ１－１ (） －ｋ２ｓｉ－ｋ３ｓｉｇｎ

μ２（ｓｉ）＋

　　Ｄｉ－
ｋ^ｉｓｉ
２ψ )２ ≤ μ１∑

２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－ (１ －ｋ２ｚｓ
２
ｉｚ－

　　ｋ３ｚ ｓｉｚ
μ２＋１＋ ｓｉｚΔＤｉ－

ｋ^ｉ
２ψ２
ｓ２ )ｉｚ （３５）

由于 ｓｉｚΔＤｉ≤
ｋｉｓ

２
ｉｚ

２ψ２
＋ψ

２

２
，代入式（３５）可得

Ｖ
·

３（ｔ）≤μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－ (１ －ｋ２ｚｓ
２
ｉｚ－ｋ３ｚ ｓｉｚ

μ２＋１＋

　　
ｋｉｓ

２
ｉｚ

２ψ２
＋ψ

２

２
－
ｋ^ｉ
２ψ２
ｓ２ )ｉ ＝μ１∑

２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１·

(　　 －ｋ２ｚｓ
２
ｉｚ－ｋ３ｚ ｓｉｚ

μ２＋１＋
ｋ
～

ｉｓ
２
ｉｚ

２ψ２
＋ψ

２ )２ ≤

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－ (１ －ｋ２ｚｓ
２
ｉｚ－ｋ３ｚ ｓｉｚ

μ２＋１＋

　　
χｉｓ
２
ｉｚ

２ψ２
＋ψ

２)２ ＝－μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－ (１ ｋ２ｚ－χｉ２ψ )２ ｓ２ｉｚ－
　　μ１∑

２

ｚ＝１
ｋ１ｊ ｘ４ｉｚ

μ１－ (１ ｋ３ｚ ｓｉｚ μ２＋１ －ψ
２ )２ （３６）

式中：χｉ为估计误差的边界值，ｋ
～

ｉ≤χｉ。令 ｋ２ｚ＞

χｉ
２ψ２
，ｓｉｚ ＞

ψ２

２ｋ３( )
ｚ

１
μ２＋１

，则式（３６）被描述为

Ｖ
　·

３（ｔ）≤－μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１ ｋ２ｚ－
χｉ
２ψ( )２ ｓ２ｉｚ－

　　μ１∑
２

ｚ＝１
ｋ１ｚ ｘ４ｉｚ

μ１－１ ｋ３ｚ－
ψ２

２ｓｉｚ
μ２＋( )１ ｓｉｚ

μ２＋１≤

　　 －μ１ｍｉｎｋ１ｚ ｘ４ｉｚ
μ１－１ ｋ２ｚ－

χｉ
２ψ( )( )２ ∑

２

ｚ＝１
ｓ２ｉｚ－

　　μ１ｍｉｎｋ１ｚ ｘ４ｉｚ
μ１－１ ｋ３ｚ－

ψ２

２ｓｉｚ
μ２＋( )( )１ ∑

２

ｚ＝１
ｓｉｚ

μ２＋１

（３７）

根据引理６，式（３７）可转化为

Ｖ
　·

３（ｔ）≤－μ１ｍｉｎｋ１ｚ ｘ４ｉｚ
μ１－１ ｋ２ｚ－

χｉ
２ψ( )( )２ ∑

２

ｚ＝１
ｓ２ｉｚ－

　　μ１ｍｉｎｋ１ｚ ｘ４ｉｚ
μ１－１ ｋ３ｚ－

ψ２

２ｓｉｚ
μ２＋( )( )１ ·

(　　 ∑
２

ｚ＝１
ｓｉｚ )２ μ３＋

槡
１

＝－ω１Ｖ３（ｔ）－ω２Ｖ３
μ３＋１
２ （ｔ）

（３８）

式 中： ω１ ＝ ２μ１ｍｉｎｋ１ｊ ｘ４ｉｊ
μ１－１ ｋ２ｊ－

χｉ
２ψ( )( )２

；

ω２ ＝２
μ３＋
２μ１ｍｉｎｋ１ｊ ｘ４ｉｚ

μ１－１ ｋ３ｚ－
ψ２

２ｓｉｚ
μ２＋( )( )１ 。由

引理５，可知系统在有限时间收敛。 证毕

２．３　求解阻力系数和攻角
从２．２节中，可以得到角速度控制指令 ｕ２ｉ。

本节基于高超声速飞行器机体特性，通过角速度

求解飞行器的负载，进一步求出攻角。

将角速度转化为过载形式，可描述为

ｎ１ｉ ＝
γｄｉｖｉ
ｇ

ｎ２ｉ ＝
γＴｉｖｉ










ｇ

（３９）

进一步，根据阻力气动系数公式，控制量攻角

通过式（４０）反差值得到：

ＣＬｉ珋ｑｉＳｉ ＝ｇ ｎ２１ｉ＋ｎ
２
２槡 ｉ （４０）

式中：珋ｑｉ＝０．５ρｉｖ
２
ｉ表示动压。倾侧角为

ζｉ ＝ａｒｃｔａｎ
ｎ１ｉ
ｎ２

( )
ｉ

（４１）

３　数值仿真

本节考虑３枚高超声速飞行器攻击同一固定
目标，根据假设３，图２描述了 ３枚高超声速飞行
器的通信拓扑结构。

图 ２　三枚高超声速飞行器通信拓扑示意图

Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｆｏｒｔｈｒｅｅ

ｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ

　　３枚飞行器的初始数据如表 ２所示。由图 ２

可知，拉普拉斯矩阵 Ｌ＝
－１ １ ０
１ －２ １









０ １ －１
。２．１节

中制导系统的参数选取：ｌ１＝８０，ｌ２＝１０，ａｉ＝０．６４
（ｉ＝１，２，３），ｂｉ＝０．８（ｉ＝１，２，３）。２．２节中，
式（２５）～式（２８）中的参数选取：ｋ１ ＝ｄｉａｇ［１，１］，
ｋ２ ＝ｄｉａｇ［２，２］，ｋ３ ＝ｄｉａｇ［２，２］，ｋ４ ＝０．２，ｋ５＝［１，

２１１２
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３］Ｔ，ψ＝２，μ１ ＝１．７，μ２ ＝０．３。
３枚高超声速飞行器制导的最终状态如表 ３

所示。

表 ２　三枚高超声速飞行器的初始状态

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｆｏｒｔｈｒｅｅｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ

飞行

器

ｈｉ（０）／
ｍ

ｖｉ（０）／

（ｍ·ｓ－１）
λｄｉ（０）／
（°）

λＴＴｉ（０）／
（°）

θｉ／
（°）

σｉ／
（°）

ηｄｉ／
（°）

ηｔｉ／
（°）

１ １５０００ ２１００ ４０ ４ ０ ３５ ２ １．５

２ １６０００ ２３００ ４３ ５ ０ ４０ ２ ２

３ １５０００ ２２００ ３８ ６ ０ ３６ ２ １．５

表 ３　终端高超声速飞行器状态

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｅｒｍｉｎａｌｓｔａｔｕｓｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓ

飞行器
协同时间／

ｓ
制导时间／

ｓ
末速度／
（ｍ·ｓ－１）

加速度／
（ｍ·ｓ－２）

１ １．２ １１．５８１４ ２３０１ ２９．４１８１

２ １．２ １１．５８１２ ２４８７ －３２．６１３７

３ １．２ １１．５８１１ ２４７５ １９．１２７７

　　数值仿真如图 ３～图 ９所示，反映了 ３枚高
超声速飞行器在制导过程中的飞行器速度变化、

攻角变化、飞行器与目标相对距离变化、视线加速

度 ｕ１ｉ变化和视线角变化。
如图３所示，制导过程中高超声速飞行器的

速度始终是时变的，在末端飞行器的速度大小逐

渐增大。在俯冲阶段，由于制导时间较短，飞行速

度较快，为保证高超声速飞行器的制导精度，需使

飞行器的攻角处于一个合理的范围内，图 ４展示
了３枚飞行器的攻角 αｉ在制导末端始终维持在
０°～６°范围，此时对俯冲段高超声速飞行器的制
导精度影响较小。

图 ３　高超声速飞行器的速度

Ｆｉｇ．３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ

图４中，由于飞行器在俯冲段飞行高度迅速
下降，机体受到的动压逐渐变大，飞行器的表面始

终受到外界压力，导致攻角始终处于小幅度的变

化，但是始终在一个稳定的范围内。

图５展示了引入视线加速度 ｕ１ｉ后对 ３枚高
超声速飞行器之间的相对距离及飞行器与目标之

间相对距离的影响。结合图 ３和图 ９，由于飞行
器速度是时变的，受加速度约束和加速度指令 ｕ１ｉ
的影响，导致在俯冲段视线角随着速度的改变发

生了变化，因此收敛曲线是弧形；在 ２ｓ内，由于
飞行器的初始状态不同，状态差较大，飞行器与目

标的相对距离变化较为明显，２ｓ后，逐渐趋于稳
定，并在约１１．５８ｓ时 ３枚飞行器从不同方位同
时命中目标。

图 ４　高超声速飞行器的攻角

Ｆｉｇ．４　Ａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ

图 ５　高超声速飞行器与目标的相对距离

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｖｅｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃ

ｖｅｈｉｃｌｅｓａｎｄｔａｒｇｅｔ

图 ６　加速度指令 ｕ１ｉ
Ｆｉｇ．６　Ａｃｃｌｅｒａｔｉｏｎｃｏｍｍａｎｄｕ１ｉ
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图 ７　视线方向速度

Ｆｉｇ．７　ＬＯＳｖｅｌｏｃｉｔｙ

图 ８　视线高低角

Ｆｉｇ．８　ＬＯＳｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅ

图 ９　视线方位角

Ｆｉｇ．９　ＬＯＳａｚｉｍｕｔｈａｎｇｌｅ

图６中描述了加速度指令 ｕ１ｉ的变化曲线，从
图中可以看出，由于飞行器初始状态不同，在 ２ｓ
内，各飞行器的状态差较大，因此视线加速度（包

含视线速度差和相对距离差）对视线速度的影响

较大，２ｓ后 ３枚飞行器的视线速度逐渐趋于稳
定，保证了在视线方向快速收敛；图 ３中，由于飞
行器在飞行中速度是时变的，导致 ｕ１ｉ的值最终稳
定在一个恒定的范围内。

图７中描述了视线方向上飞行器与目标相对
距离的变化率（视线速度的相反数）。由于视线

方向的速度受加速度指令 ｕ１ｉ和飞行器机体速度
共同影响，结合图６，在２ｓ内，视线速度的调整较
为明显，２ｓ后，３枚飞行器与目标的相对距离差已
经处于一个动态的平衡状态，由于图３中飞行器的
速度大小逐渐增大，因此视线速度也逐渐变大。

为使高超声速飞行器以最短时间到达目标，

因此机体速度与视线方向的夹角应越小越好（理

想状态是速度完全作用在视线方向，此时时间最

短，制导精度最高），从图 ８可知，受加速度指令
中误差项反馈作用的影响，使飞行器的视线速度

大小始终接近飞行器在纵向上的速度分量大小，

随着时间的变化，纵向上速度的分量与纵向视线

的夹角 ηｄｉ始终维持在较小的范围内，同时 λｄｉ受
式（２７）描述的角速度控制指令的控制收敛，由
式（４）易知，即可以认为在俯冲段，纵向方向的视
线高低角基本保持不变，符合客观规律。

图９描述了３枚高超声速飞行器的视线方位
角变化，结合图３和图５分析，图３中飞行器的速
度始终是时变的，同时在给定的初始条件中，高超

声速飞行器２的速度最大，高超声速飞行器 １的
速度最小，且图 ５中描述的飞行器与目标相对距
离的变化是凸曲线。受加速度指令 ｕ１ｉ的作用，在
进行信息交互时，由于机体机动性能的限制，为了

给视线方向提供相应的加速度，此时的机体加速

度无法满足视线加速度，则其余的飞行器通过增

加横向机动，使飞行器与目标的相对距离变大，进

而带动所有邻居飞行器通过横向机动，实现协同

攻击的目的；同时，从图 ９中可以看出，由于高超
声速飞行器２初始速度的飞行速度最大，横向机
动范围更大，由此带来的影响是在初始阶段横向

视线方位角增加，但是增加较少；高超声速飞行器

１的初始速度最小，横向机动较小，且随着时间的
变化，视线方位角的大小和速度大小的变化是同

步的，即可以理解为速度变化越大，为保证３枚高
超声速飞行器的视线速度大小一致，则视线方位

角越大，飞行器与目标的相对距离变大，然而在视

线方向的视线速度相同，最终使攻击时间一致，实

现协同攻击目标的目的。

综上，所设计的协同制导律在满足高超声速

飞行器机动特性的约束下可实现协同攻击目标。

在设计协同制导律的问题中，采取不同的协

同策略及不同的信息交互方式都会对系统产生影

响，在考虑实用性问题时，制导回路中通信时延也

会对系统的稳定性产生影响，下面分别对协同策

略、信息交互方式及通信时延的影响进行分析

论述。

４１１２
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１）协调策略对稳定性与精度的影响。本文
所采取的策略为飞行器集群中每个飞行器的状态

信息对邻居集的影响是相同的，即通信拓扑结构

中的权重系数都是 １，此时飞行器机群的拓扑关
系是一个稳定的拓扑结构，比较容易调节设计的

控制器参数。然而若协调策略发生变化，每个飞

行器的状态信息对飞行器机群的影响力不同，在

通信关系中的表现形式为边权重系数不同，假设

权重系数过小，导致所设计控制协议中的控制参

数较难选取，对实现系统的最终稳定带来较大困

难，可能造成系统无法稳定，严重影响系统的稳定

性和精度。

２）信息交互方式对稳定性与精度的影响。
信息交互方式取决于飞行器机群的整体结构。根

据图论基础知识，信息交互方式可以分为无向连

通和有向连通２种方式。①无向连通的信息交互
方式，对整个机群的连通性要求高，网络拓扑结构

比较稳定，倘若某个飞行器的通信关系断裂，对于

其他飞行器的影响较小，因此鲁棒性和容错性较

强，且对硬件要求相对较低，易于工程实现。②有
向连通的信息交互方式对整个机群的连通性要求

较低，由于存在 ２个飞行器之间只能进行单向通
信的情况，网络拓扑结构较为脆弱，鲁棒性和容错

性较差，同时对硬件要求相对较高，不易于实际

应用。

针对有向连通通信拓扑结构的系统，所设计

的控制输入比无向连通拓扑系统更为复杂，因此

对系统的影响较大，更容易对稳定性与精度造成

影响，对系统固有的性能要求更高，同时有向连通

拓扑的控制参数较多，对调节系统的稳定性带来

较大的困难，可能造成系统不稳定，严重影响系统

的稳定性和精度。

３）通信时延对稳定性与精度的影响。若无
通信时延，那么在 ｔ时刻的反馈量等于所需的输
入补偿值，假设系统存在 τ秒的时延，此时系统输
入的补偿值可能不等于 τ秒后的反馈量，可能会
延长调节系统稳定的时间，进一步可能导致系统

无法收敛。在理论模型分析中，常常会假设制导

回路的时间延迟为 ０。但是在实际的工程中，由
于工艺的问题，所使用的元器件在一定程度上可

能都有时间延迟的影响，为了更好地符合实际应

用需求，在后面的研究中应该更全面地讨论通信

时延对系统稳定性及精度的影响。

４　结　论

本文针对时变速度下，多枚高超声速飞行器

以期望视线方位角和视线高低角协同攻击一个固

定目标或慢速移动目标的问题进行分析，提出了

适合高超声速飞行器机动特性的协同制导律。仿

真结果可得以下结论：

１）在纵向方向引入的有限时间一致性控制
协议，维持攻角大小在 ０°～６°范围条件下，实现
了多枚高超声速飞行器协同攻击目标的目的；从

仿真结果来看，攻角的小幅度变化是一个合理的

变化，视线加速度最终收敛到稳定的范围内，具有

较强的理论意义和应用价值，飞行器与目标的相

对距离变化曲线表明制导系统良好的稳定性能。

２）在横向和纵向基于滑模控制设计了控制
角速度变化的有限时间协同制导律，受加速度指

令 ｕ１ｉ的影响，飞行器在俯冲段进行一定范围的侧
向机动，在制导过程中是一个合理的变化。

本文对高超声速飞行器的协同制导问题的理

论方面进行初步的探索，在实际应用中，还应结合

飞行器姿态的变化等对本文提出的制导律进一步

改进。同时，在后续的理论研究中还应该考虑系

统通信时延等问题对系统的影响，使理论研究成

果更好地面向实际应用。
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ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｒｅｅｎｔｒｙｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅ

［Ｊ］．ＴａｃｔｉｃａｌＭｉｓｓｉｌｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６（１）：５６６３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＺＨＵＪＷ，ＬＩＵＬＨ，ＴＡＮＧＧＪ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌｇｕｉｄａｎｃｅｗｉｔｈ

ｍｕｌｔｉｔａｒｇｅｔｓｆｏｒｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｉｎｄｉｖｅｐｈａｓｅ［Ｃ］∥２０１３

６ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＲｅｃｅｎｔＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｉｅｓ（ＲＡＳＴ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：３４１３４６．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

［７］ＨＯＵＤＬ，ＷＡＮＧＱ，ＳＵＮＸＪ，ｅｔａｌ．Ｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｓｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｍｉｓｓｉｌｅｓｗｉｔｈａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓａｔｕｒａｔｉｏｎ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１５，９

（１０）：１５２５１５３５．

［８］刁兆师，单家元．带末端攻击角约束连续有限时间稳定制

导律［Ｊ］．宇航学报，２０１４，３５（１０）：１１４１１１４９．

ＤＩＡＯＺＳ，ＳＨＡＮＪＹ．Ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｇｕｉｄ

ａｎｃｅｌａｗｆｏｒｔｅｒｍｉｎａｌｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｆｌｉｇｈｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，３５（１０）：１１４１１１４９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［９］宋俊红，宋申民，徐胜利．一种拦截机动目标的多导弹协同

制导律［Ｊ］．宇航学报，２０１６，３７（１２）：１３０６１３１４．

ＳＯＮＧＪＨ，ＳＯＮＧＳＭ，ＸＵＳＬ．Ａｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｐｌｅｍｉｓｓｉｌｅｓｔｏｉｎｔｅｒｃｅｐｔｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，３７（１２）：１３０６１３１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］宋俊红，宋申民，徐胜利．带有攻击角约束的多导弹协同制

导律［Ｊ］．中国惯性技术学报，２０１６，２４（４）：５５４５６０．

ＳＯＮＧＪＨ，ＳＯＮＧＳＭ，ＸＵＳＬ．Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｐｌｅｍｉｓｓｉｌｅｓｗｉｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＣｈｉｎｅｓｅＩｎｅｒｔｉａｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，２４（４）：５５４５６０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１１］赵世钰，周锐，魏晨．具有终端角度和终端时间约束的闭

环制导律及其可行性分析（英文）［Ｊ］．宇航学报，２００９，３０

（３）：１０６４１０７２．

ＺＨＡＯＳＹ，ＺＨＯＵＲ，ＷＥＩＣ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ａｃｌｏｓｅｄｆｏｒｍｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｂｏｔｈｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅａｎｄｔｉｍｅ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００９，３０（３）：１０６４

１０７２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＬＥＥＪＩ，ＪＥＯＮＩＳ，ＴＡＨＫＭＪ．Ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｔｏｃｏｎｔｒｏｌｉｍｐａｃｔ

ｔｉｍｅａｎｄａｎｇｌｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃ

ｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２００７，４３（１）：３０１３１０．

［１３］ＨＡＲＬＮ，ＢＡＬＡＫＲＩＳＨＮＡＮＳＮ．Ｉｍｐａｃｔｔｉｍｅａｎｄａｎｇｌｅｇｕｉｄ

ａｎｃｅｗｉｔｈｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎ

ｔｒｏｌＳｙｓｔｅｍｓＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２，２０（６）：１４３６１４４９．

［１４］ＺＨＯＵＪＬ，ＹＡＮＧＪＹ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｄｅｓｉｇｎｆｏｒｃｏ

ｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓａｔｔａｃｋｓｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｍｉｓｓｉｌｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１６，３９（１０）：２４３９

２４４７．　

［１５］ＬＹＵＴ，ＬＩＣＪ，ＧＵＯＹＮ，ｅｔａｌ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅ

ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｍｉｓｓｉｌｅｓｗｉｔｈｏｕｔｒａｄｉａｌｖｅｌｏｃｉ

ｔｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，３２

（５）：１２９４１３０４．

［１６］ＤＯＮＧＸＷ，ＸＩＡＮＧＪ，ＨＡＮＬ，ｅｔａｌ．Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｄｅｓｉｇｎｆｏｒｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｍｕｌｔｉ

ａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ＆ ＲｏｂｏｔｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，

２０１７，８６（２）：２７７２８９．

［１７］ＴＯＭＩＣＳ，ＢＥＫＯＭ，ＤＩＮＩＳＲ，ｅｔａｌ．ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＲＳＳｂａｓｅｄｌｏ

ｃａｌｉｚａｔｉｏｎｉｎｗｉｒｅｌｅｓｓｓｅｎｓｏｒｎｅｔｗｏｒｋｓｕｓｉｎｇｃｏｎｖｅｘｒｅｌａｘａｔｉｏｎ

［Ｃ］∥２０１４ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，Ｎｅｔｗｏｒ

ｋｉｎｇａｎｄＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ（ＩＣＮＣ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１４：８５３８５７．

［１８］ＳＨＩＰ，ＳＨＥＮＱＫ．Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓ

ｗｉｔｈｕｎｋｎｏｗｎｓｔａｔｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｅｆｆｅｃｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１５，１２

（３）：８２７８３４．

［１９］姚辉，席建祥，王成，等．二阶多智能体系统自抗扰编队跟

踪与避撞控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：

９６０９７７．

ＹＡＯＨ，ＸＩＪＸ，ＷＡＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒ

ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：９６０９７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＹＡＯＨ，ＷＵＪＹ，ＸＩＪＸ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｆｏｒｓｅｃｏｎｄ

ｏｒｄｅｒｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｅｘｔｅｒｎａｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

Ａｃｃｅｓｓ，２０１９，７：１５３３１７１５３３２６．

［２１］ＳＩＹ Ｊ，ＳＯＮＧ ＳＭ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｄａｐｔｉｖｅｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ［Ｊ］．Ｃｈｉｎｅｓｅ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，３０（６）：１９８５２００３．

［２２］ＨＥＳＭ，ＬＩＮＤＦ．Ａｄａｐｔｉｖｅｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｂａｓｅｄ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｔｅｒｍｉｎａｌａｎｇｕｌａｒｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌａｎｄＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１４，１５（２）：１４６

１５２．

［２３］ＳＵＮＳ，ＺＨＯＵＤ，ＨＯＵＷ Ｔ．Ａｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｗｉｔｈｆｉｎｉｔｅｔｉｍｅ

ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｃｃｏｕｎｔｉｎｇｆｏｒａｕｔｏｐｉｌｏｔｌａｇ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，２５（１）：１３２１３７．

［２４］ＺＨＡＮＧＷ Ｊ，ＤＵＸ，ＸＩＡＱＬ．Ａｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ

ｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｂａｓｅｄｏｎｃｏｎｓｅｎｓｕｓｔｈｅｏｒｙｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔａｒｇｅｔｓ

［Ｊ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＰｒｏｂｌｅｍｓｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，２０１９：１１１．

［２５］谭诗利，雷虎民，王斌．高超声速目标拦截含攻击角约束的

协同制导律［Ｊ］．北京理工大学学报，２０１９，３９（６）：５９７６０２．

ＴＡＮＳＬ，ＬＥＩＨＭ，ＷＡＮＧＢ．Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｆｏｒｈｙ

ｐｅｒｓｏｎｉｃｔａｒｇｅｔｓｗｉｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｉｍｐａｃｔａｎｇｌｅ［Ｊ］．Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，３９（６）：５９７６０２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ＳＨＴＥＳＳＥＬＹＢ，ＳＨＫＯＬＮＩＫＯＶＩＡ，ＬＥＶＡＮＴＡ．Ｓｍｏｏｔｈｓｅｃ

ｏｎｄｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓ：Ｍｉｓｓｉｌｅｇｕｉｄａｎｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｕ
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ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：２１１８２１２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３６５

基于 ＫＦＷＨ声比拟方法的串列
双圆柱气动噪声研究

陈武，周毅

（南京理工大学 能源与动力工程学院，南京 ２１００９４）

　　摘　　　要：为了研究串列双圆柱的气动噪声与大尺度涡脱落之间的关系，采用大涡模
拟并结合 ＫＦＷＨ方程的方法进行研究。采用标准算例的实验结果对数值模拟方法进行了验
证，证实了壁面自适应局部涡黏（ＷＡＬＥ）大涡模拟模型结合基于 ＫＦＷＨ方程的声比拟方法能
够较好地预测不同频率下的噪声谱密度。数值模拟结果表明：上下游圆柱的涡脱落频率相同，

大尺度涡呈现反相位脱落。上游圆柱表面平均阻力系数大于下游圆柱，而下游圆柱表面的压

力脉动更为剧烈。双圆柱绕流的气动噪声来源主要为偶极子噪声（包括柱体表面瞬时压强及

其时间导数），其中瞬时压强的时间导数是主要的声压组成部分。在此基础上，对某一观测点

的瞬时声压及其分解项之间的物理关联进行了研究。观测点的瞬时声压主要由下游圆柱产生

的声压主导。由于上游涡脱落对下游圆柱的涡脱落的影响，导致下游升力系数频谱及观测点

总噪声频谱呈现次级峰的现象。此外，通过希尔伯特变换发现观测点的声压脉动值不受上下

游旋涡脱落的相位差影响。研究结果能为后续降低双圆柱气动噪声的研究做出贡献，给工程

降噪问题提供参考。

关　键　词：串列双圆柱；气动噪声；大涡模拟；ＫＦＷＨ方程；涡脱落
中图分类号：Ｖ２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２１１８１１

　　飞机的气动噪声问题是航空航天工程领域中
不可忽视的研究内容之一。飞机的气动噪声主要

分为发动机噪声和机体噪声２类。随着高新技术
的发展与应用，发动机噪声被大大降低，因此机体

噪声成为飞机噪声的主要噪声
［１］
。在机体噪声

中，飞机起落架和增升装置是主要的气动噪声声

源。Ｃｈｏｗ等［２］
对空客 Ａ３４０进行了实验研究，结

果发现起落架噪声比襟翼噪声高 ６ｄＢ。因此，研
究飞机起落架的气动噪声对于飞机降噪问题具有

重要意义。由于飞机起落架的结构十分复杂，在

研究中通常将其简化为串列双圆柱模型
［３］
。相

比较于单圆柱绕流，串列双圆柱的流场更加复杂，

流场中不仅存在流体分离、涡脱落过程，还存在上

下游圆柱间的流动干扰等非定常流动现象。上下

游圆柱产生涡脱落导致其受力发生剧烈变化，从

而引起气动噪声。因此，对串列双圆柱绕流气动

噪声特性的研究具有重要的学术价值和实际的工

程意义。

国内外学者对串列双圆柱绕流问题做了大量

的实验和数值模拟研究。美国国家航空航天局的

Ｌａｎｇｌｅｙ研究中心［４６］
在 ＱＦＦ和 ＢＡＲＴ，风洞中进

行了大量的空气动力学实验和声学实验，这些实

验研究成为后来研究双圆柱绕流噪声的空气动力

学特性和气动噪声特性的基石，大量的数值模拟

qwqw
新建图章
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　第 １０期 陈武，等：基于 ＫＦＷＨ声比拟方法的串列双圆柱气动噪声研究

研究都以此为标准进行后续研究。随着计算机性

能的提升和并行数值方法的发展，计算流体力学

（ＣＦＤ）结合 ＦＷＨ（ＦｆｏｗｃｓＷｉｌｌｉａｍｓＨａｗｋｉｎｇｓ）方
程的声比拟方法渐渐成熟，成为当前计算流体气

动噪声最有应用前景的方法之一
［７］
。

国外研究人员对串列双圆柱噪声问题进行了

一系列数值仿真研究。Ｌｏｃｋａｒｄ等［３］
应用基于有

限体积法的三维求解器 ＣＦＬ３Ｄ，对串列双圆柱绕
流进行了数值模拟计算，结合 ＦＷＨ方程计算了
远场噪声并与实验结果进行了对比。Ｂｒèｓ等［８］

使用离散玻尔兹曼方法与 ＦＷＨ方程相结合的方
法，对串联圆柱体的远场气动噪声进行了预测。

Ｐａｐａｉｏａｎｎｏｕ等［９］
比较了串列双圆柱的二维模拟

与三维模拟的区别，结果表明，三维模拟能更好地

模拟尾迹的涡量场、圆柱表面受力及涡脱落频率，

得到了与实验更接近的临界间距比。

与此同时，国内学者对串列双圆柱噪声问题

也开展了相关研究。刘敏等
［１０］
对不同间距比的

串列圆柱扰流问题进行了大涡模拟，并采用

Ｆａｒａｓｓａｔ１Ａ方程计算了相应的载荷噪声。赵良举
等

［１１］
对二维横掠串列双圆柱绕流噪声问题进行

大涡模拟，研究了不同流速、直径、间距比对绕流

流场及其产生的气动噪声的影响。龙双丽等
［１２］

采用大涡模拟与声比拟相结合的混合方法，预测

了不同雷诺数下二维圆柱绕流的远场气动噪声。

余雷等
［１３］
采用基于非线性 ｋε湍流模型的限制

数值尺度（ＬｉｍｉｔｅｄＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｃａｌｅｓ，ＬＮＳ）方法对
双圆柱绕流进行了数值模拟，将计算结果与相应

的实验结果进行了对比分析，结果两者吻合良好。

宁方立等
［１４］
采用大涡模拟与 ＦＷＨ方程相结合的

方法对串列双圆柱绕流进行三维数值仿真，并对

下游不同直径的情况进行对比研究。高威和陈国

勇
［１５］
采用改进型延迟分离涡模拟方法对串列双

圆柱的绕流流场进行数值模拟，比较了不同来流

速度、圆柱间距比和圆柱直径的双圆柱绕流的气

动噪声特性。有些学者采用其他方法对串列双圆

柱进行研究。周凯等
［１６］
基于格子玻尔兹曼方法，

对二维静止串列双圆柱绕流进行了数值模拟，并

将模拟结果与已有研究结果进行了对比分析。

Ｄｕ等［１７］
采用流声分解方法对低雷诺数（Ｒｅ＝

２００）下的串列和并列双圆柱绕流噪声问题进行
了研究，着重分析了不同圆心距和不同流动形式

下的串列、并列双圆柱绕流所引起的声场分布。

此外，还有学者对飞机中的高升力体和工业生产

中的水泵进行了研究
［１８２１］

。葛明明等
［１８］
发展了

高精度隐式大涡模拟模型，并结合 ＦＷＨ声比拟

方法对３０Ｐ３０Ｎ高升力体气动噪声问题进行了数
值模拟，得到了更接近实验值的模拟结果，准确预

测了缝翼低频窄带噪声，并得到了合理的噪声辐

射指向性分布。蔡晓彤等
［２０］
基于 ＣＦＤ理论与

Ｌｉｇｈｔｈｉｌｌ声比拟理论，对潜水排污泵的流场和声
场进行数值模拟，并对不同工况下潜水排污泵的

内部压力分布特性进行分析，同时探讨了内声场

和外声场的噪声产生原因及分布传播特性，结果

表明，采用 ＳＳＴ模型得到的性能曲线最接近试验
结果，隔舌处是主要噪声源。

串列圆柱气动噪声问题属于典型的气动噪声

测试验证问题，前人的研究大多集中在阐明不同

间距比、不同来流速度及上下游不同圆柱直径的

影响，而对上下游柱体涡脱落特性（阻力系数、升

力系数、相位变化）及其对远场噪声的影响这一

重要问题研究较少。本文对某一标准算例开展深

入研究，利用相关性分析和时频分析对升阻力和

噪声特性物理关联进行进一步解析。本文采用大

涡模拟和基于 Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ积分的 ＫＦＷＨ方程［２２］

相结合的方法，对串列双圆柱绕流流场及其声场

进行三维数值模拟研究。首先，通过大涡模拟求

解不可压 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程得到非定常流场，即
近场声源。然后，以圆柱表面为积分面，结合

ＫＦＷＨ方程时域解进行积分求解，得到观测点的
声压时域值，即远场辐射噪声。在此基础上，验证

了标准算例的气动特性和噪声特性，证实了流动

数值模拟方法及噪声简化算法的精确性。其次，

在时域和频域对上下游圆柱的升阻力系数进行分

析，并对上下游圆柱升阻力系数进行相关性分析。

最后，对上下游圆柱产生的声压及其分解项进行

相应的分析。

１　数值方法

１．１　流场计算
本文采用大涡模拟方法，利用壁面自适应局

部涡黏（ＷａｌｌＡｄａｐｔｉｎｇＬｏｃａｌＥｄｄｙＶｉｓｃｏｓｉｔｙ）亚格
子模型，模拟其对大尺度流动的影响。ＷＡＬＥ湍
流模型是在湍流结构的运动和动力学性质的基础

上，将转动张量包含在模型中构造而成的，优点

是：该模型能正确反映出近壁区域涡黏系数与垂

直壁面距离的三次方成正比的性质，且不含关于

边界几何尺寸的参数，易于应用于复杂的湍流模

拟。该模型表达式如下
［２３］
：

υｉ ＝ρＬ
２
ｓ

（ＳｄｉｊＳ
ｄ
ｉｊ）

３
２

（珔Ｓｉｊ珔Ｓｉｊ）
５
２ ＋（ＳｄｉｊＳ

ｄ
ｉｊ）

５
４

（１）

９１１２
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式中：Ｌｓ＝ｍｉｎ（ｋｄ，ＣωΔ
１
３），ｋ为冯卡门常数，ｄ为

距离壁面最近的网格尺度，Ｃω为 ＷＡＬＥ常数，取

０．３２５，Δ为梯度的散度；Ｓｄｉｊ＝
１
２
（珔ｇ２ｉｊ＋珔ｇ

２
ｊｉ）－

１
３δｉｊ
·

珔ｇ２ｋｋ，珔ｇｉｊ＝
珔ｕｉ
ｘｊ
。

１．２　声场计算
通过引入广义函数，按照波动方程的形式，将

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程重新整理成 ＦＷＨ方程［２４］
，ＦＷＨ

方程是声比拟方法中最常用的形式，表达式如下：

１
ａ２０
·
２ｐ′
ｔ２
－

Δ２ｐ′＝ ２

ｘｉｘｊ
［ＴｉｊＨ（Ｆ）］－

　　 
ｘｊ
｛［Ｐｉｊｎｊ＋ρｕｉ（ｕｎ－ｖｎ）］δ（Ｆ）｝＋

　　 
ｔ
｛［ρ０ｖｎ＋ρ（ｕｎ－ｖｎ）］δ（Ｆ）｝ （２）

式中：Ｆ为积分表面；ｕｉ为 ｘｉ方向的速度分量；ｕｎ
为 Ｆ＝０面上的法向速度；ｖｎ为物面速度的法向
分量；δ（Ｆ）为狄拉克函数；ｐ′为远场瞬时声压；ａ０
为远场声速；Ｈ（Ｆ）为赫维赛德阶跃函数，当 Ｆ＝
０，Ｈ（Ｆ）为物体运动边界控制面方程，Ｆ＜０表示
无扰动流体的空间区域，Ｈ（Ｆ）＝０，Ｆ＞０表示物
面外受到流体扰动的空间区域，Ｈ（Ｆ）＝１；ｐ为当
地壁面压力。

Ｔｉｊ为 Ｌｉｇｈｔｈｉｌｌ应力张量

Ｔｉｊ＝ρｕｉｕｊ＋Ｐｉｊ－ａ
２
０（ρ－ρ０）δｉｊ （３）

Ｐｉｊ为表面载荷

Ｐｉｊ＝ｐδｉｊ－μ
ｕｉ
ｘｊ
＋
ｕｊ
ｘｉ
－２
３
·
ｕｋ
ｘｋ
δ[ ]ｉｊ （４）

式（２）右边第一项为由流体本身内应力造成
的四极子源项

!

，第二项为由于壁面压力的存在

而引起的偶极子源项
"

，第三项为由当地的流体

密度发生变化而引起的单极子源项
#

。本文为

不可压缩流体，故不考虑单极子源项
#

。本文流

动为低亚声速流动，四极子源项
!

相对于偶极子

源项
"

非常小，可以忽略不计，故只考虑偶极子

源项
"

。本文采用的 ＫＦＷＨ声压时域解公式是
在 ＦＷＨ方程时域解的基础上结合 Ｋｉｒｃｈｈｏｆｆ方
法，该公式的主要优点是不需要知道表面压力的

法向导数。此外，它也适用于具有可渗透表面的

物体，而经典的 ＦＷＨ方程在这种情况下是无效
的。这种新的边界积分公式同时也简化了声压的

计算，具体参考文献［２２］。可以将远场瞬时声压
ｐ′的时域解公式写成如下形式：
ｐ′＝

!

＋
"

＋
#

（５）
根据实际情况只考虑偶极子源项

"

，简化公

式可以得到如下表达式：

ｐ′≈ "

＝
"ｐ＋"ｔ ＝

　　 １
４π∫ｆ＝０

Ｌｒ
ｒ[ ]２ ｄＳ＋１４π∫ｆ＝０

Ｌ
·

ｒ

ｃ０
[ ]ｒｄＳ （６）

式中：Ｌｒ ＝Ｌｉ^ｒｉ，Ｌ
·

ｒ ＝Ｌ
·

ｉ^ｒｉ，其中“·”表示对时间
求 导 数，Ｌｉ ＝ｐｎｉ，ｎｉ 为 壁 面 法 向 量，ｒ^ｉ ＝
ｘｉ－ｙｉ
（ｘｉ－ｙｉ）槡

２
，^ｒｉ表示由声源指向接收点的单位矢

量；ｒ为声源指向接收点的距离大小；ｃ０为声速，
取３４０ｍ／ｓ。

式（６）右边第一项为压力项
"ｐ，与壁面压力

直接相关，第二项为压力的时间导数项
"ｔ，与壁

面压力的时间导数相关。下文将对式（６）中的简
化假设进行验证。

２　计算模型与方法验证
２．１　计算模型

参照文献［２５］的标准算例验证过程，串列双
圆柱模型由２个直径相同的圆柱体沿着来流方向
串列排布。圆柱的直径 Ｄ＝０．０５７１５ｍ，２个圆柱
中心点之间的间距比 Ｌ／Ｄ＝３．７，来流速度 Ｕｉｎ＝
４３．４ｍ／ｓ，基于圆柱直径和来流速度的雷诺数为
Ｒｅｉｎ＝ＵｉｎＤ／ν＝１．６６×１０

５
，ν为运动黏度。

为了捕捉到重要的流动特征，根据文献［２５］
的建议，在建模过程中取圆柱的展向长度为 ３Ｄ。
选取上游圆柱体的中心作为坐标系原点，计算区

域为：－１０Ｄ≤Ｘ≤２５Ｄ，－１０Ｄ≤Ｙ≤１０Ｄ，０≤Ｚ≤
３Ｄ。对圆柱周围进行加密处理，壁面第 １层网格
Ｙ＋≈２，ＸＹ平面上的计算域网格如图１所示。展
向设置为周期性边界条件，圆柱表面为无滑移壁

面边界条件，其余边界为远场边界条件。空间离

散为二阶迎风格式，时间离散为二阶隐式格式，时

间步长为 Δｔ＝１×１０－５ｓ，下文展示的时间平均结
果和噪声结果均在非定常流动呈现相对稳定的周

期性特征之后开始统计，采样统计时间为７００００个
时间步长（对应总的时间为０．７ｓ），对应约１２６个
涡脱落周期。

图 １　ＸＹ平面上的计算网格

Ｆｉｇ．１　ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄｓｏｆＸＹｐｌａｎｅ

０２１２
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　第 １０期 陈武，等：基于 ＫＦＷＨ声比拟方法的串列双圆柱气动噪声研究

２．２　数值模拟及噪声计算验证
为了验证网格收敛性，本文采用 ３种精细程

度的网格（算例１、算例２、算例３）进行计算，对应
的网格数分别为１０９万、２３８万、６６５万，将计算得
到的上下游圆柱的平均阻力系数和涡脱落频率与

实验结果进行对比（上标１表示上游圆柱，２表示
下游圆柱）。上下游圆柱的气动特性计算结果如

表１所示。从阻力计算结果来看，３个算例的上
下游圆柱平均阻力系数均在前人模拟

［２５］
的最大

值与最小值区间内，涡脱落频率也均在最大最小

值范围内。理论上网格的加密会使结果更接近真

实情况，验证算例中随着网格密度的增加，结果变

化并不明显，且均在合理范围内。表 １说明在误
差允许范围内，精细程度为算例 ３的网格已满足
计算要求。因此，除特殊标明外，下文展示均为采

用算例３（网格数为６６５万）的计算结果。
表 １　上下游圆柱气动特性统计结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｆｏｒ

ｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

算例编号 网格节点
上游平均

阻力系数

下游平均

阻力系数

涡脱落

频率／Ｈｚ

１ １．０９×１０６ ０．５５２９ ０．４２７４ １９０．７

２ ２．３８×１０６ ０．５７９７ ０．４５２５ １８１．６

３ ６．６５×１０６ ０．４５５５ ０．４３８２ １８７．６

Ｍｉｎ［２５］ Ｎ／Ａ ０．３３４ ０．２９４ １５３

Ｍａｘ［２５］ Ｎ／Ａ ０．８００ ０．５１８ ２２６

　　为了进一步验证流场数值模拟方法的精确
性，本文计算得到上下游圆柱表面时均压力系数

Ｃｐ及时均脉动压力系数 Ｃｐ′和观测点处（９．１１Ｄ，
３２．４９Ｄ，１．５０Ｄ）的噪声功率谱密度（ＰＳＤ），并与
实验数据

［２５］
和前人数值模拟数据

［１３］
进行对比。

如图２所示，上下游圆柱的表面时均压力系数均
与实验结果十分接近，其中，Ａ为沿着圆柱一圈的
度数，一圈为３６０°。

如图３所示，计算得到的上游圆柱时均脉动
压力系数 Ｃｐ′与实验数据趋势相同但高于实验值，

但与前人模拟数据
［１３］
接近，下游圆柱 Ｃｐ′与实验

数据
［２５］
吻合较好，上游圆柱 Ｃｐ′取值较小，因此前

人模拟结果与本文模拟结果均与实验结果存在误

差，但误差在可接受范围内。

图４所示为观测点（９．１１Ｄ，３２．４９Ｄ，１．５０Ｄ）
处的噪声功率谱密度，表明噪声功率谱密度的主

峰频率和峰值、次级峰频率和峰值及低频分布均

与实验相吻合。由于采用的数值模拟方法为大涡

模拟，很难准确捕捉流场中小尺度湍流运动。而

噪声功率谱密度的高频分布与流场的小尺度涡运

动密切相关，因此图 ４中噪声功率谱密度的高频

图 ２　上下游圆柱表面时均压力系数 Ｃｐ分布

Ｆｉｇ．２　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔＣｐ
ｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

分量略低于实验数值。图 ４为算例 ２和算例 ３
（网格数分别为 ２３８万和 ６６５万）所预测的声压
级功率谱密度，可以看出两者存在细微差别，在主

峰频率上相差约 ３％，不同频率的功率谱密度分
布一致。图４进一步说明了利用本文方法及网格
布置能够准确描绘本文重点关注对象———远场噪

声特性。

图５给出了位于 ｒ／Ｄ＝３３．７４处的声压级指
向分布图及观测点（９．１１Ｄ，３２．４９Ｄ，１．５０Ｄ）的
主频峰值大小，其中 ｒ是与观测点相同 ＸＹ平面
上离坐标原点的距离。声压级由噪声功率谱密度

主频峰值计算得到。图中显示声压级成８字形分
布，说明了计算结果具有显著的偶极子声源指向

特性，也验证了本文噪声辐射指向性分布的合理

性。图５表明，算例３（网格数为６６５万）与算例２
（网格数为 ２３８万）基本指向性相同，但在 ０°和
１８０°这２个方向存在着约６％的误差，算例３的偶
极子特性相比较于算例 ２更加明显，但对其他方
向的指向性分布影响较小。

本节计算了串列双圆柱上下游圆柱的阻力系

数 Ｃ１ｄ和 Ｃ
２
ｄ、涡脱落频率、时均压力系数 Ｃｐ、时均

１２１２
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图 ３　上下游圆柱表面时均脉动压力系数 Ｃｐ′分布

Ｆｉｇ．３　ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅＣｐ′ｏｆ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

图 ４　观测点处的声压级噪声功率谱密度

Ｆｉｇ．４　Ｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙｏｆｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌａｔ

ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔ

脉动压力系数 Ｃｐ′和观测点处的噪声分布，以及
ｒ／Ｄ＝３３．７４处的声压级指向分布。上述计算结
果与前人所做 ＢＡＲＴ、ＱＦＦ实验结果［２５］

和 ＬＮＳ数

值结果
［１３］
吻合，均在误差允许的范围内，证实了

本文所选的湍流模型及远场声比拟方法的可

靠性。

图 ５　远场声压级指向分布图（ｒ／Ｄ＝３３．７４）

Ｆｉｇ．５　ＤｉｒｅｃｔｉｖｉｔｙｏｆＳｏｕｎｄＰｒｅｓｓｕｒｅＬｅｖｅｌａｔｒ／Ｄ＝３３．７４

３　计算结果与分析

在上述验证工作的基础上，对 Ｕｉｎ＝４３．４ｍ／ｓ，

圆柱直径为Ｄ，间距比Ｌ／Ｄ＝３．７的上下圆柱涡脱
落流场特性及声场特性进一步研究。

利用速度梯度张量第二不变量 Ｑ对流场进
行后处理计算，如图６所示，其为 Ｑ值为１０００的
瞬时等值面图。从图中可以看出，在上下游圆柱

后方流体均出现回流（图 ６中蓝色部分）。流体
流经上游圆柱，形成了涡脱落，从上游脱落的涡再

作用在下游圆柱上。因而下游圆柱后部有着更为

复杂的涡产生机制。另外，可以看见有流向肋条

状涡结构附着在下游圆柱外表面上。

图 ６　Ｑ值为 １０００的瞬时等值面图

Ｆｉｇ．６　ＩｎｓｔａｎｔａｎｅｏｕｓｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｓｗｉｔｈＱ＝１０００ａｎｄ

ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｖｅｌｏｃｉｔｙ

２２１２
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图６表明，上游圆柱产生的涡结构脱落直接
作用在下游圆柱表面上，并在下游形成新的涡脱

落。为了进一步研究上下柱体间涡脱落关联，本

文基于皮尔逊相关性系数 Ｒ对上下游圆柱的升
阻力系数进行相关性统计。相关性系数 Ｒ的取
值范围为 －１～１，绝对值越大代表相关性越大。
研究结果表明，上下游圆柱阻力系数间的相关系

数 Ｒｄ为 －０．３４３７，升力系数间的相关系数 Ｒｌ为
－０．５８０５，说明上下游圆柱的升阻力在时域上呈
现一定的负相关性，即上下游圆柱的大尺度涡呈

现一定程度上的反相位脱落。

如图７所示，图７（ａ）中水平虚线为沿着流向
的中心线，图７（ｂ）中垂直虚线与下游圆柱前后壁
面相切。由图 ７可知，上游圆柱前方的高压区明
显高于下游圆柱。这是因为２个圆柱之间存在一
个显著的负压回流区（速度回流区见图 ６（ａ）、
（ｂ））。此外，本文中 ２个圆柱的间距比仅为
Ｌ／Ｄ＝３．７，两柱体间流场并未完全恢复，从而上
游圆柱的前后压力差大于下游圆柱，即上游的平

均阻力系数大于下游的平均阻力系数。此结果与

表１中的结果相同。故可以推测随着间距比的增
大，上下游圆柱阻力系数趋于相等。

图８为上下游圆柱阻力系数（Ｃ１ｄ和 Ｃ
２
ｄ）和升

力系数（Ｃ１ｌ和 Ｃ
２
ｌ）随时间变化曲线。众所周知，

阻力系数与作用在圆柱表面上 Ｘ方向的力相关，
而升力系数与圆柱表面上的力在 Ｙ方向的分量
相关。图８显示，上下游圆柱的升阻力系数均随

图 ７　流场平均压力分布

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图 ８　上下游圆柱阻力系数及升力系数随时间变化

Ｆｉｇ．８　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｎｄｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ

ｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

着时间呈现周期性的上下波动。下游圆柱的阻力

系数 Ｃ２ｄ和升力系数 Ｃ
２
ｌ波动幅度更加剧烈，上下

波动幅值更大。式（６）说明声压的计算与表面受
力密切相关，故可以推测下游圆柱产生的声压比

上游大。上下游圆柱导致的声压进一步详细讨论

见下文。

通过快速傅里叶变换，将时域数据转换为频

域，图９为上下游圆柱阻力系数（Ｃ１ｄ和 Ｃ
２
ｄ）与升

力系数（Ｃ１ｌ和 Ｃ
２
ｌ）频谱。从图中可以看出，虽然

上游圆柱涡脱落对下游圆柱涡脱落过程有着显著

影响（上下游圆柱升阻力系数成负相关性），但是

上下圆柱的涡脱落频率相同，均为 １８７．６Ｈｚ。升
力系数的主频与之前验证的噪声功率谱密度中的

主频率相同，而阻力系数的主频为 ２倍的升力系
数主频。这是因为一次完整的涡脱落过程包含纵

向运动（Ｙ方向）及由此导致的流向运动（Ｘ方
向）。其中，一个周期的脱落包含 ２次纵向运动
和１次流向运动。因此，阻力系数（流向运动）的
主频为升力系数（纵向方向）主频的 ２倍关系。
由图９还可以看到，下游圆柱的阻力系数频谱和
升力系数频谱均在上游圆柱的上方，说明下游圆

柱导致的扰动在不同频率上均比上游大。可以进

一步推测，与圆柱表面压力相关的观测点声压主

要是由下游圆柱产生的声压主导。另外，在下游

升力系数 Ｃ２ｌ频谱上，可以观察到次级峰的存在，
但阻力系数的次级峰不明显。由此可以推测上游

脱落的涡旋主要作用在下游圆柱上下表面（见

图６），流向运动影响较小，进而只在下游升力系
数产生了次级峰的现象。

３２１２
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图 ９　上下游圆柱阻力系数及升力系数频谱

Ｆｉｇ．９　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓｐｅｃｔｒａｏｆｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓａｎｄｌｉｆｔ

　　　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

图８（ｂ）表明升力系数时程曲线呈现规则变
化，且上下游圆柱的脱落频率相同（ｆ＝１８７．６Ｈｚ），
故可采取希尔伯特变换进一步评估上下游升力系

数（Ｃ１ｌ和 Ｃ
２
ｌ）之间的相位差演化。图 １０为上下

游圆柱升力系数相位差 Φ１，２ｌ 的时间演化图，对应

图８（ｂ）中的时间范围，其中 Φ１，２ｌ 为 Ｃ
１
ｌ和 Ｃ

２
ｌ的

相位差，０°≤Φ１，２ｌ ≤１８０°。当 Φ
１，２
ｌ ＝０°，两者相位完

全相同，当 Φ１，２ｌ ＝１８０°，两者相位完全反相。从
图１０中可以看到，上下游圆柱升力系数的相位差
Φ１，２ｌ 在选定时间范围内由０°～１８０°变化，且相位差
在９０°～１８０°的时间更长。

如图１１概率密度函数（ＰＤＦ）分布所示，上下
游圆柱升力系数的相位差概率密度主要分布在

９０°～１８０°，小于６０°的概率相对较小，这与图８中
初步观察得到的结论相符合。升力系数与流体的

涡脱落密切相关，图１１得到的结果表明在串列双
圆柱绕流中，上下游涡脱落同相位（即涡同时向

上或向下脱落）的概率较小，而呈现反向脱落（相

位差为 ９０°～１８０°）的概率相对较大。本节前文

中对上下游圆柱升力系数的相关性进行计算，升

力系数间的相关系数 Ｒｌ为 －０．５８０５（即上下游
圆柱的大尺度涡呈现一定程度上的反相位脱

落），图１１对此结果进一步作出了解释，说明上
下游圆柱的涡脱落呈现一定相位差，相位差在

９０°～１８０°，且相位差接近１８０°的概率最大。
根据式（６）可将声压分解为两部分：一部分

是基于圆柱壁面瞬时压力的压力项
"ｐ，另一部分

是基于其瞬时压力的时间导数项
"ｔ。图１２为观测

点（９．１１Ｄ，３２．４９Ｄ，１．５０Ｄ）处上下游圆柱的声压
Ｐ及其分解项时程曲线。从图 １２中可以看出，瞬
时压力的时间导数项

"ｔ是主要的声压组成部分，

与声压
"ｐ＋"ｔ基本一致。下游圆柱产生的声压值

明显大于上游圆柱，可以从时域上判断下游圆柱为

总声压的主要产生者，从而验证了之前的推测。

为了进一步揭示串列双圆柱绕流声场特性，

通过快速傅里叶变换，将声压时域信号转换为频

域信号。图１３为上下游圆柱声压分解项的噪声
功率谱密度。如图１３所示，不论是

"ｐ还是 "ｔ，下

游圆柱的功率谱密度均大于上游圆柱。由于总声

压是上下游圆柱产生的声压的叠加，可以证明，下

游圆柱产生的能量在串列双圆柱绕流噪声中占主

导地位。图１３中时间导数项
"ｔ在整个频段上占

主要地位，而压力项
"ｐ则主要与低频分布有关。

由此可见，时间导数项
"ｔ有更加剧烈的波动，产

图 １０　上下游圆柱升力系数相位差的时间演化

Ｆｉｇ．１０　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

ｂｅｔｗｅｅｎｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

图 １１　上下游圆柱升力系数相位差的概率密度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｐｈａｓｅ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ
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生更高频率的能量。从图 １３中可以观察到下游
的压力项

"

２
ｐ和时间导数项 "

２
ｔ均出现次级峰的现

象。进一步说明了上游圆柱脱落的涡直接作用在

下游圆柱上，进而导致了下游圆柱频谱产生次级

峰的现象。

基于皮尔逊相关性系数 Ｒ对偶极子源项
"

及其分解项进行了相关性分析。表２为上下游圆
柱声压（

"１，"２）及其分解项之间的相关性系数

统计。从表中可以看到，上下游各自的声压
"１、

"２与其时间导数项 "

１
ｔ、"

２
ｔ的相关性系数 Ｒ均在

图 １２　上下游圆柱声压及分解项随时间变化

Ｆｉｇ．１２　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｉｔｓ

ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

图 １３　上下游圆柱声压分解项的声压级噪声功率谱密度

Ｆｉｇ．１３　Ｓｏｕｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｖｅｌｎｏｉｓｅｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒｕｍｏｆｓｏｕｎｄ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｔｈｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄ

ｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

０．９８以上，进一步说明
"ｔ为 "

的主要组成部分。

这与前文的结论相符。压力项
"ｐ与声压 "

的相

关性系数 Ｒ为０．１５左右，说明
"ｐ与 "

有一定的

相关性。另外，本文计算了上下游圆柱对于选定

观测点的总声压
"ａ与上下游声压的相关性系数

Ｒ。总声压与下游声压的相关性系数为 ０．９３６５，
与上游声压仅为 －０．１４９４，验证了在此观测点处
下游声压在总声压中占主导地位。

表 ２　相关项之间的相关系数

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｂｅｔｗｅｅｎｒｅｌａｔｅｄｔｅｒｍｓ

声压 "

１
ｐ "

１
ｔ "

２
ｐ "

２
ｔ "ａ

"１ ０．１１９３ ０．９９３９ Ｎ／Ａ Ｎ／Ａ －０．１４９４

"２ Ｎ／Ａ Ｎ／Ａ ０．１６４８ ０．９８８１ ０．９３６５

　　从图１２中可以看出，上下游圆柱产生的声压
在时域上呈现一定的规则变化，且从图１３中得到
上下游声压主频相同（ｆ＝１８７．６Ｈｚ），故也采用希
尔伯特变换进一步评估上下游声压（

"１和 "２）之

间的相位差演化。图 １４为上下游圆柱声压相位
差 Φ１，２ｄ 的时间演化，对应图 １２（ｂ）中的时间范

围，其中 Φ１，２ｄ 为
"１ 和 "２ 相位差，０°≤Φ

１，２
ｄ ≤

１８０°。当 Φ１，２ｄ ＝０°，两者相位完全相同，当 Φ
１，２
ｄ ＝

１８０°，两者完全反相。

图 １４　上下游圆柱声压相位差的时间演化

Ｆｉｇ．１４　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

ｂｅｔｗｅｅｎｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

从图１４中可以看出，在相同演化时间段中，
图１４的相位差随时间演化规律与图 １０十分类
似，上下游圆柱声压相位差随着升力系数相位差

同步变化，两者变化曲线大致相同，同样可以看出

上下游圆柱声压相位差 Φ１，２ｄ 在 ９０°～１８０°的时间
分布更长。本文进一步统计了上下游圆柱声压相

位差 Φ１，２ｄ 的概率分布情况，如图 １５所示。由
图１５可以得到，声压相位差概率密度分布基本与
升力系数相位差概率密度分布一致，上下游声压

的相位差 Φ１，２ｄ 分布在 ９０°～１８０°的概率较大。此
结果说明了上下游圆柱产生的声压与各自圆柱的

升力系数（即大尺度涡脱落特性）密切相关，相位

差的时间演化规律和概率密度分布大致相同。

基于上述结果，本文研究了基于上下游圆柱

声压相位差 Φ１，２ｄ 的总声压脉动值 "

′ａ的条件平均
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分布，如图 １６所示（纵坐标为条件平均〈
"

′ａ｜

Φ１，２ｄ 〉），无论 Φ
１，２
ｄ 如何变化，声压脉动值 "

′ａ均在

０．７上下，即条件平均〈
"

′ａ｜Φ
１，２
ｄ 〉约为一个固定

值，观测点的声压脉动值不受上下游声压的相位

差 Φ１，２ｄ 影响。

图 １５　上下游圆柱声压相位差的概率密度分布

Ｆｉｇ．１５　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｐｈａｓｅ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

图 １６　基于上下游圆柱声压相位差的选定观测点

声压脉动值条件平均分布

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｎｄｉｔｉｏｎａｌａｖｅｒａｇｅｏｆａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｐｕｌｓａｔｉｏｎ

ａｔｓｅｌｅｃｔｅｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓｂａｓｅｄｏｎａｃｏｕｓｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｐｈａｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｕｐｓｔｒｅａｍａｎｄｄｏｗｎｓｔｒｅａｍｃｙｌｉｎｄｅｒｓ

４　结　论

１）证实了 ＷＡＬＥ大涡模拟模型结合基于 Ｋ
ＦＷＨ方程的声比拟方法能够较好地捕捉到串列
双圆柱的流动过程及其噪声特性。上下游圆柱的

涡脱落频率相同，但上游圆柱的阻力系数大于下

游圆柱。上下游圆柱的升阻力系数为负相关，大

尺度涡呈现一定程度的反相位脱落，且下游的升

阻力系数比上游波动更加剧烈。

２）串列双圆柱的气动噪声声压主要由两部
分组成：一部分为圆柱表面的瞬时压力项

"ｐ，另

一部分为瞬时压力的时间导数项
"ｔ。其中瞬时

压力的时间导数项
"ｔ是主要的声压组成部分，与

总声压
"ａ基本一致。

３）远场观测点的瞬时声压由上下游圆柱各
自产生的声压叠加产生，下游圆柱产生的噪声在

串列双圆柱绕流噪声中占主导地位。时间导数项

"ｔ与噪声功率谱密度的低频和高频分布均有关，

而瞬时压力项
"ｐ主要与低频分布有关。声压的

高频能量主要由时间导数项
"ｔ决定。由于上游

涡脱落对下游圆柱的涡脱落的影响，导致下游升

力系数频谱及观测点总噪声功率谱密度呈现次级

峰的现象。

４）上下游圆柱产生的声压与上下游的升力
系数（即大尺度涡脱落特性）密切相关，相位差的

时间演化规律和概率分布大致相同。观测点的声

压脉动值不受上下游声压的相位差 Φ１，２ｄ 影响，即

条件平均 ＜
"

′ａ｜Φ
１，２
ｄ ＞约为一个固定值。

笔者团队前期对规则及分形布置柱体绕流场

中涡脱落特性开展了直接数值模拟研究，研究表

明，在相同阻塞率下，规则布置中相邻柱体后涡脱

落呈现“反向相位锁定”（ＡｎｔｉｐｈａｓｅＬｏｃｋｉｎｇ）特
性，而分形布置绕流场中存在多尺度的拟序结构，

相邻柱体后涡脱落不存在显著相位锁定。本文研

究表明绕流场中噪声强度与柱体表面受力情况

（柱体涡脱落特性）直接相关，能否利用分形布置

柱体实现绕流场中噪声的被动控制是未来值得研

究的方向。
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阵风载荷谱的损伤分散性研究

朱俊贤，贺小帆，李玉海
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：载荷谱的分散性是影响机群疲劳可靠性寿命的重要因素，阵风载荷是运输
类飞机重要的损伤来源。为研究运输类飞机阵风载荷谱的损伤分散性，基于离散阵风模型，对

调研得到的多个运输机型号的实测阵风速度超越数数据进行了统计分析；假定指定阵风速度

下的超越数服从对数正态分布，建立了阵风速度超越数的分散性模型。采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法
抽样得到单机阵风速度超越数曲线，得到单机随风载荷过载谱，计算得到单机阵风载荷谱损

伤，对机群的阵风载荷谱损伤分散进行了研究，结合３个机型的使用剖面进行了算例分析。结
果表明：运输类飞机的阵风载荷谱损伤服从对数正态分布，分散性取值与使用剖面密切相关。

关　键　词：阵风载荷；载荷谱；载荷分散性；损伤；飞机结构
中图分类号：Ｖ２１５．５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２１２９０９

　　在进行机群飞机结构定延寿时，需要考虑机
群寿命的分散，评估机群的可靠性寿命

［１２］
。影

响飞机结构寿命分散的因素可分为结构特性分散

和载荷谱分散。结构特性分散通常是指确定的载

荷谱下结构疲劳寿命的分散性，国内外已有大量

研究，进行了不同级别的疲劳试验，对结构特性分

散的取值范围已形成了共识
［３５］
。载荷谱分散性

是指按相同的使用方法使用，机群内不同单机实

际经历的载荷时间历程存在差异性的情况。由
于载荷的多样性和复杂性，载荷谱分散性的研究，

一直是载荷谱编制和机群寿命可靠性分析的热点

问题
［６９］
。

载荷谱分散性研究依赖于服役飞机的实测数

据，随着近几十年来实测数据的增加，关于载荷分

散性的认识越来越深入。为了评估机群的可靠性

寿命，机群载荷谱损伤分散性受到了关注。Ｌｉｎ
ｃｏｌｎ和 Ｍｅｌｌｉｅｒｅ［９］基于２０２架 Ｆ１５Ｅ飞机的载荷谱
分析，认为载荷谱损伤服从对数正态分布；王智

等
［１０］
基于某型飞机外场飞参数据，进行当量损伤

计算，认为当量损伤率服从对数正态分布；笔者课

题组
［１１］
对分别隶属美国空军及澳大利亚皇家空

军的７３架、７４架 Ｆ１８飞机的载荷谱损伤进行统
计分析，认为载荷谱损伤服从对数正态分布。针

对民用飞机，姚卫星和王长江
［１２］
研究认为，在使

用差异性的影响下，民用飞机地空地载荷损伤
服从对数正态分布；王长江

［１３］
讨论了飞行距离、

阵风环境及飞行员操纵水平对载荷谱分散的影

响；笔者课题组
［１４］
针对 ＦｏｋｋｅｒＦ２７飞机的过载超

越数分析，认为载荷谱损伤服从对数正态分布。

对于运输类飞机机体结构，阵风载荷是重要

损伤源。早在２０世纪３０年代国外就开展了对阵
风环境的研究，发展了离散阵风模型

［１５］
、连续紊

流模型
［１６］
，并基于大量的测试数据，给出了离散

阵风速度超越数曲线和连续紊流功率谱密度分

布，写入了型号研制的背景资料。但仅反映阵风

的平均强度，无法反映其分散性。随着阵风实测

数据的增加，发现阵风速度超越数存在明显的分

散性，影响因素也十分复杂，如地形因素、季节因

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjPr-tu14girmjNfz81bFAzoC28w8LQUU06iFVzy-c4dpI4lGiwunqrVRnk3CEFerYCx2ut0TuNZot0eo_FB3b2fGIVN-iJVmTbFeTibpyLYTg==&uniplatform=NZKPT
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素、是否装备阵风雷达等
［１７１８］

，甚至相同机型的

阵风速度超越数也可能相差高达 １０倍［１９］
。为应

对阵风载荷分散性的问题，目前在载荷谱编制中

主要采取保守处理
［２０］
。因此，需要深入研究阵风

载荷分散性对损伤的影响，为飞机结构定寿提供

更有益的参考。

本文从载荷谱损伤的角度，基于离散阵风模

型，以实测年代较晚的多个型号的阵风速度超越

数曲线为基础，基于指定阵风速度下的超越数服

从对数正态分布，建立了阵风速度超越数曲线的

分散性模型；结合典型军用、民用运输类飞机的使

用剖面，采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法，获得单机的阵风
载荷谱，进行损伤计算分析，定量研究阵风载荷谱

的损伤分散性，得到了损伤分散性取值范围。

１　阵风速度超越数分散性

１．１　阵风速度超越数样本
运输类飞机承受的阵风载荷与其飞行过程中

经历的阵风环境有关，常用离散阵风模型进行描

述，离散阵风的强度和频次基于飞机结构响应反

演得到。基于文献［１５］提出的“１ｃｏｓ”型离散阵
风模型，可以将飞机重心阵风增量过载 Δｎ及折
算当量阵风速度 Ｕｄｅ相互转换，以进行阵风速度
分散性分析或阵风载荷计算：

±Δｎ＝±Ｕｄｅ
ρ０ＫｇｖｅＣＬα
２Ｗ／Ｓ

Ｋｇ ＝
０．８８μｇ
５．３＋μｇ

μｇ ＝
２Ｗ

ρｇＳ珋ｃＣＬ













α

（１）

式中：Δｎ为增量过载；Ｕｄｅ为折算当量阵风速度；
ρ０为空气密度，下标 ０表示海平面高度；Ｋｇ为考
虑飞机浮沉运动和升力增长滞后的阵风减缓因

子；ＣＬα为飞机升力曲线斜率，１／ｒａｄ；ｖｅ为当量空
速；Ｓ为参考机翼面积；Ｗ为飞机质量；μｇ为质量参
数；ρ为空气密度；珋ｃ为机翼平均几何弦长；ｇ为重力
加速度。

在离散阵风模型中，阵风速度与折算当量阵

风速度可基本等价，因此本文 Ｕｄｅ也代称阵风速
度。对于运输类飞机，由于使用中基本处于平稳

飞行状态，可认为采用式（１）导出的离散阵风速
度超越数曲线（简记为 Ｕｄｅ超越数曲线）与飞机型
号无关，只反映了大气的阵风特性。为建立 Ｕｄｅ
超越数曲线的分散性模型，考虑到适应现代先进

飞机的使用情况，本文收集到多个型号的 Ｕｄｅ超
越数数据。经筛选分析得到的数据信息如表１所

表 １　实测阵风速度超越数数据信息

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｅｄｇｕｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｅｘｃｅｅｄａｎｃｅｄａｔａ

组织 型号
飞机起落

次数

飞行时间／

ｈ

航程／

ｎｍｉｌｅ

ＫＳＳＵ Ｂ７４７［２１］ ２４３５８ １２１８９３ ５６７４７７７３

Ａ３２０［２２］ １００６６ ３０８１７ １３０５２６７０

Ｂ７３７４００［２３］ １１７２１ １９１０５ ５２４４６８６

Ｂ７６７２００ＥＲ［２４］ １２８５ ９１６４ ３７９８８５９

ＦＡＡ Ｂ７７７２００ＥＲ［２５］ １００４７ ６７０００ ３０５０２５５３

ＢＥ１９００Ｄ［２６］ ９０３ ５８５ １３６４４０

ＥＲＪ１４５ＸＲ［２７］ ４７２７３ ８８３０５ ３４７４７１７０

ＭＤ８２／８３［２８］ ３９７８ ７１２０ ２６７２９７５

　注：１ｎｍｉｌｅ＝１．８５２ｋｍ；Ｂ７４７的原始数据以增量超越数 ΔＮ的

形式给出。由于重心过载计数的门槛值为 ０．１８ｇ，导致小 Ｕｄｅ值

的 ΔＮ计数并不准确，本文将该部分数据剔除。

示，包含 ＫＳＳＵ公布的 Ｂ７４７在欧洲运营近十年的
实测数据

［２１］
和 ＦＡＡ公布的 ７个型号飞机实测数

据
［２２２８］

。详细数据可参考对应文献，这些数据表

示历史中机群飞行单位海里所遭遇特定速度阵风

的平均次数，代表了机群阵风过载时间历程的平
均强度。

理论上讲，向上和向下阵风出现的概率相同，

因此采用式（２）［２９］，将原始数据中向上和向下阵
风的超越数合并，归并为单位海里的 Ｕｄｅ超越数
曲线族，如图１所示（１ｆｔ＝０．３０４８ｍ）。

Ｎ（Ｕｄｅ ）＝ Ｎ（Ｕ＋ｄｅ）Ｎ（Ｕ
－
ｄｅ槡 ） （２）

１．２　阵风速度超越数统计分析
假定指定 Ｕｄｅ下的超越数 ΔＮ服从对数正态

分布，分布函数为

ｆ（ｘ）＝ １
２槡πσ

ｅｘｐ －（ｘ－μ）
２

２σ[ ]２ （３）

式中：μ为对数正态期望；σ为对数正态标准差。
将超越数曲线离散化，得到（Ｕｄｅ，ΔＮ）数据

对，将指定 Ｕｄｅ下的超越数 ΔＮ从小到大排列，并
根据秩统计理论得到经验频率函数，国标 ＧＢ／Ｔ
４８８２—２００１推荐采用［３０］

：

ｆｉ＝
ｉ－３／８
ｎ＋１／４

（４）

式中：ｉ为将ΔＮ从小到大排列后的第 ｉ个样本；ｆｉ为
经验频率函数；ｎ为样本数量，本文中，在小 Ｕｄｅ下
ｎ＝８，随着Ｕｄｅ增大样本数量逐渐减小，直至ｎ＝２。

根据秩统计理论及对数正态分布性质，可得到

式（５）所示的线性化分布参数拟合公式，进而得到指
定Ｕｄｅ下的μ、σ：
ｌｇΔＮｉ＝μ＋ｕｐｉσ （５）
式中：ｕｐｉ为标准正态分布中频率 ｆｉ对应的分位点。

０３１２
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由于不同实测数据的过载门槛值可能存在差

异，导致小 Ｕｄｅ值下的分布拟合结果可能与实际情
况不符，本文以 Ｕｄｅ＝５ｆｔ／ｓ起始，取 ΔＵｄｅ＝１ｆｔ／ｓ，
μ、σ的拟合结果分别如图２所示。可见阵风速度

超越数的频次随高度增加而减小；超越数分散性

随高度的变化规律不明显，但一般而言低空范围

的超越数分散性更大；随着 Ｕｄｅ的增大，超越数分
散性也有增大的趋势。

图 １　Ｕｄｅ超越数曲线族

Ｆｉｇ．１　ＦａｍｉｌｙｏｆＵｄｅｅｘｃｅｅｄａｎｃｅｃｕｒｖｅｓ

图 ２　阵风速度超越数的 μ、σ拟合结果

Ｆｉｇ．２　μａｎｄσｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｇｕｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｘｃｅｅｄａｎｃｅｓ

１３１２



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　

２　特定使用剖面的阵风载荷谱损伤
分散性

　　结合特定飞机结构的使用剖面，采用 Ｍｏｎｔｅ
Ｃａｒｌｏ方法模拟得到机群中不同单机的阵风速度
超越数时间历程，计算得到单机过载，进行单机
当量损伤计算，对当量损伤值进行统计分析，阐明

阵风载荷谱的损伤分散性。

２．１　获取单机的任务段 Ｕｄｅ超越数曲线
基于飞机任务剖面，对每一任务段，采用

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法抽样生成任务段 Ｕｄｅ超越数曲线。
步骤１　抽取服从标准正态分布的随机数 ｕｐ～

Ｎ（０，１）。
步骤２　根据任务段的高度，由式（５）得到 ｕｐ

对应的指定 Ｕｄｅｉ下的 ΔＮｉ，并累积计数得到

Ｎｉ＝∑
ｉ

ｍ＜ｉ
ΔＮｍ，进一步由（Ｕｄｅｉ，Ｎｉ）数据对得到单

位海里 Ｕｄｅ超越数曲线：

ΔＮｉ＝１０
μｉ＋ｕｐσ （６）

步骤 ３　根据任务段的飞行距离及飞行次
数，将单位海里 Ｕｄｅ超越数转换为寿命期内的 Ｕｄｅ
超越数曲线。

步骤４　对所有任务段，重复步骤 １～步骤
３，得到了该次抽样代表的单机预期阵风速度超越
数时间历程。
２．２　当量损伤计算

采用线性损伤累积理论计算阵风载荷谱的当

量损伤，其中利用奥丁变换公式将循环载荷折算为

脉动载荷，进一步得到折算当量损伤，步骤如下：

步骤１　由式（１），将阵风速度循环 ±Ｕｄｅ换
算为阵风过载循环 ±Δｎ。

步骤２　按照计算精度要求，由式（７）将试验
过载 ｋ（１－Δｎ，１＋Δｎ）折算为脉动循环过载，并
由式（８）计算任务段当量损伤 ｄｓｅｇ，进一步求和得
到单次抽样的载荷谱当量损伤 Ｄ（下文将当量损
伤简记为损伤）：

ｎｅ ＝ ｎｍａｘ（ｎｍａｘ－ｎｍｉｎ槡 ）

ｎｍａｘ ＝ｋ（１＋Δｎ）

ｎｍｉｎ ＝ｋ（１－Δｎ
{

）

（７）

式中：ｋ为任务段质量与飞机使用空重之比。
ｄｅ ＝ｎ

ｍ
ｅ

ｄｓｅｇ ＝∑ｄｅΔＮ

Ｄ＝∑ｄ










ｓｅｇ

（８）

式中：ｍ为损伤指数，与结构、材料、载荷谱等有关，

由疲劳试验确定，对于铝合金材料，可近似取为４。
２．３　损伤分散性分析

考虑到载荷谱损伤的非负性，分别假定 Ｄ服
从对数正态分布、威布尔分布和指数分布进行分

布特性检验。

１）对数正态分布。参考１．２节步骤，采用秩
统计理论，得到 ｌｇＤ对应的经验频率值 ｆＤ及分位
点 ｕｐ．Ｄ；（ｌｇＤ，ｕｐ．Ｄ）数据对可线性化为式（５）所
示，通过计算（ｌｇＤ，ｕｐ．Ｄ）数据对的相关系数 ｒ进
行分布特性检验。

２）威布尔分布。双参数威布尔分布如
式（９）所示，通过计算 （ｌｇ［１－ｌｇ（１－ｆｉ）］，ｌｇＤｉ）
数据对的相关系数 ｒ进行分布特性检验。
ｌｇ［１－ｌｇ（１－ｆｉ）］＝αｌｇＤｉ－αｌｇβ （９）
式中：α，β为双参数威布尔分布的分布参数。

３）指数分布。指数分布如式（１０）所示，通
过计算（ｌｇ（１－ｆｉ），－Ｄｉ）数据对的相关系数 ｒ进
行分布特性检验：

ｌｇ（１－ｆｉ）＝－λＤｉ （１０）
式中：λ为分布拟合时估计的斜率系数。

比较３种分布下的相关系数 ｒ，可明确阵风载
荷谱损伤的分布特性。

３　示　例

阵风载荷谱的损伤与飞机结构的使用方式有

关，本文以欧洲 Ａ４００Ｍ飞机、美国 Ｐ３Ｃ飞机和
Ｂ７６７２００飞机为例，进行阵风载荷谱的损伤分散
性研究。

３．１　使用剖面
３．１．１　军用飞机

参考文献［３１］，Ａ４００Ｍ飞机（基本参数列于
表２）的典型剖面如表３所示，剖面总飞行次数为
３０７７次。

初期爬升的 ４个任务段飞行距离短，其余参
数变化不大，合并为１个任务段；同理将巡航的 ３
个任务段、接近的４个任务段分别合并，其中飞行
距离直接叠加，其余参数按飞行距离加权平均。

由式（１１）将指示空速（ｎｍｉｌｅ·ｈ－１）换算为当量
空速

［２９］
；由式（１２）计算 ＣＬα

［１８］
，最终如表４所示。

ｖｅ ＝ｖｉ＋ｖｃ

ｖｔ
ｖｅ
＝

ρ０
槡

{
ρ

（１１）

式中：ｖｅ为当量空速；ｖｉ为指示空速；ｖｔ为真空速；
ｖｃ为压缩性修正量（可查表获得）。

ＣＬα ＝３．２３９Ｍａ
２－１．１４９Ｍａ＋４．７４２ （１２）

２３１２
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表 ２　Ａ４００Ｍ 飞机基本参数

Ｔａｂｌｅ２　ＢａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＡ４００Ｍ ａｉｒｃｒａｆｔ

参数 翼展／ｍ 长度／ｍ 高度／ｍ 机翼面积／ｍ２ 使用空重／ｋｇ

数值 ４１．４ ４２．０ １４．５ ２２１．５ ６６５００

表 ３　Ａ４００Ｍ 飞机典型使用剖面

Ｔａｂｌｅ３　ＴｙｐｉｃａｌｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｏｆＡ４００Ｍ ａｉｒｃｒａｆｔ

任务段
高度／

（１０３ｆｔ）
质量／ｋｇ

指示空速／

（ｎｍｉｌｅ·ｈ－１）
Ｍａ

距离／

ｎｍｉｌｅ

初期

爬升

０．２５ １３７６１５ ３２４．１ ０．２８６ 　０．３
０．４８ １３７１０３ ３３３．３ ０．２８８ ０．３
０．７０ １３７１０３ ３４２．６ ０．２８８ １．３
１．２ １３７１０３ ３７０．４ ０．３４ １．５

爬升

１．５　 １３７１０３ ４０７．４ ０．３４２ 　９．９
６．０ １３７１０３ ４０７．４ ０．３７０ ５１．９
２０．０ １２９２５０ ４６３ ０．５４７ ７４．６

巡航

３０．０　 １２１２５０ ４７２．２ ０．６８　 １０４４　　
３０．０ １０７０００ ４７２．２ ０．６８ ７２１．４
３０．０ １０２５８８ ４７２．２ ０．６８ １０７９．４

下降
２０．０　 １０２５８８ ４６３　 ０．５４　 　７２．４
６．０ １０２５８８ ４０７．４ ０．３ １１．７

接近

１．５　 １０１９１０ ３２５．９ ０．２７７ 　３．６
１．４ １０１９１０ ２６２．９ ０．２２９ ０．５
１．３ １０１９１０ ２６２．９ ０．２２８ ０．２
０．６５ １０２５８８ ２６２．９ ０．２２５ ３．８

　　为研究低空巡航对阵风载荷谱损伤分散性的
影响，取文献［３２］中 Ｐ３Ｃ飞机（基本参数列于
表５）任务剖面进行分析，经处理得任务段参数如
表６所示；给定预期使用寿命为 １．８×１０４ｆｈ［３３］

（ｆｈ为飞行小时），对应１７８２次飞行。
表 ４　简化的 Ａ４００Ｍ 飞机使用剖面

Ｔａｂｌｅ４　ＳｉｍｐｌｉｆｉｅｄｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｏｆＡ４００Ｍ ａｉｒｃｒａｆｔ

任务段
高度／

（１０３ｆｔ）

距离／

ｎｍｉｌｅ

质量／

ｋｇ

ｖｅ／

（ｍ·ｓ－１）
ＣＬα

１ 离场 ０．８７ ３．４ １３７１７１ ９７．９ ４．７０

２ 爬升１ １．５ ９．９ １３７１０３ １１３．２ ４．７３

３ 爬升２ ６ ５１．９ １３７１０３ １１３．２ ４．７６

４ 爬升３ ２０ ７４．６ １３７１０３ １２６．１ ５．０８

５ 巡航 ３０ ２８４４．８ １１７８７２ １２７．０ ５．４６

６ 初期下降 ２０ ７２．４ １０２５８８ １２８．１ ５．０７

７ 后期下降 ６ １１．７ １０２５８８ １１３．２ ４．６９

８ 接近 １．０８９ ８．１ １０２２１１ ８０．８ ４．６６

表 ５　Ｐ３Ｃ飞机基本参数

Ｔａｂｌｅ５　ＢａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＰ３Ｃａｉｒｃｒａｆｔ

参数 翼展／ｍ 长度／ｍ 高度／ｍ 机翼面积／ｍ２使用空重／ｋｇ

数值 ３０．３７ ３５．６１ １０．２７ １２０．８ ２７２１６

３．１．２　民用飞机
参考文献［２０］，取 Ｂ７６７２００飞机（基本参数列

于表７）典型剖面作为民用运输机的代表，经处理得
任务段参数如表８所示，总飞行次数为５×１０４次。

表 ６　Ｐ３Ｃ飞机任务段典型参数值

Ｔａｂｌｅ６　Ｔｙｐｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆｍｉｓｓｉｏｎ

ｓｅｇｍｅｎｔｏｆＰ３Ｃａｉｒｃｒａｆｔ

任务段
高度／

（１０３ｆｔ）

距离／

ｎｍｉｌｅ

质量／

ｋｇ

ｖｅ／

（ｍ·ｓ－１）
ＣＬα

１ 爬升１ ８．９ １３４．８ ６１９１７ １０８．０ ４．７７

２ 巡航１ １７．９ ７１７．６ ５８０８６ １０７．５ ４．８７

３ 下降１ １１．９ ７３．２ ５４６４２ １３３．５ ４．９６

４ 搜索 ６ ５７５．８ ５１８０４ １２８．６ ４．８３

５ 下降２ ３．５ ３４．７ ４９０８８ １３３．８ ４．８３

６ 攻击 １ ２７０．８ ４７８７５ １５４．３ ４．９０

７ 爬升２ １６．３ １９２．１ ４５９１１ １０６．６ ４．８４

８ 巡航２ ３１．７ １０７１．６ ４１６９１ １１８．７ ５．４１

９ 下降３ １５．８ ３７．４ ３８２２３ １３２．０ ５．０３

表 ７　Ｂ７６７２００飞机基本参数

Ｔａｂｌｅ７　ＢａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＢ７６７２００ａｉｒｃｒａｆｔ

参数 翼展／ｍ 长度／ｍ 高度／ｍ 机翼面积／ｍ２ 使用空重／ｋｇ

数值 ４７．６ ４８．５ １５．８ ２８３．３ ８０４２３

表 ８　Ｂ７６７２００飞机任务段典型参数值

Ｔａｂｌｅ８　Ｔｙｐｉｃａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆｍｉｓｓｉｏｎ

ｓｅｇｍｅｎｔｏｆＢ７６７２００ａｉｒｃｒａｆｔ

任务段
高度／

（１０３ｆｔ）

距离／

ｎｍｉｌｅ

质量／

ｋｇ

ｖｅ／

（ｍ·ｓ－１）
ＣＬα

１ 离场 ０．８７ ２．７ １１１１３２ ９５．２ ４．６８

２ 初期爬升 １．５ ７．８ １１０６７８ １２８．６ ４．８０

３ 爬升 ６ ６６．０ １０９３１８ １５１．２ ５．２０

４ 巡航 ２０ ２４９．０ １０７５０３ １５２．３ ５．９８

５ 初期下降 ３０ ６０．０ １０６１４２ １８２．１ ５．５７

６ 下降 ２０ ７．１ １０６１４２ １２８．６ ４．８０

７ 接近 ６ ４．９ １０６１４２ ８３．３ ４．６６

３．２　阵风载荷谱损伤统计分析
３．２．１　使用剖面总损伤

考虑到小速度阵风对飞机结构寿命的影响可

忽略，本文以 Ｕｄｅ＝５ｆｔ／ｓ起始，取 ΔＵｄｅ＝１ｆｔ／ｓ计
算阵风损伤。分别基于 Ａ４００Ｍ、Ｐ３Ｃ、Ｂ７６７２００剖
面，采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法随机抽样 ５×１０４次，得
单机样本损伤如图３所示，ｃ为次数。

假定单机的使用剖面载荷谱损伤样本分别服

从３种分布，计算得相关系数 ｒ如表 ９所示。分
析表明，综合而言采用对数正态分布可以较好地

描述阵风载荷谱的损伤分布。进一步得到分布参

数（μｌｇＤ，σｌｇＤ），列于表 １０，记机群的平均阵风损

伤为 Ｄａｖｅ＝１０
μｌｇＤ，一并列于表中。载荷谱损伤的

对数标准差 σｌｇＤ分别为 ０．１７５、０．２８７、０．１６１，平

均损伤分别为１．００×１０５、２．１９×１０６、９．７５×１０５。
与 Ａ４００Ｍ、Ｂ７６７２００相比，Ｐ３Ｃ的损伤分散性明
显偏大，与低空飞行距离占比较大有关。

３３１２
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图 ３　任务剖面损伤分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｓｄａｍａｇｅ

表 ９　使用剖面的载荷谱损伤分布特性检验

Ｔａｂｌｅ９　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｏｆｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ

ｄａｍａｇｅｏｆｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅ

型号　　
ｒ

对数正态分布 威布尔分布 指数分布

Ａ４００Ｍ ０．９７４ ０．９０４ ０．９１４

Ｐ３Ｃ ０．９８６ ０．９１９ ０．９８９

Ｂ７６７２００ ０．９９７ ０．９５１ ０．９６３

表 １０　使用剖面的载荷谱损伤分布参数

Ｔａｂｌｅ１０　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ

ｄａｍａｇｅｏｆｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅ

型号　　 μｌｇＤ σｌｇＤ Ｄａｖｅ

Ａ４００Ｍ ５．００４ ０．１７５ １．００×１０５

Ｐ３Ｃ ６．３４ ０．２８７ ２．１９×１０６

Ｂ７６７２００ ５．９８９ ０．１６１ ９．７５×１０５

３．２．２　任务段损伤
采用相同方法统计分析任务段的载荷谱损伤

分布，如表 １１～表 １６所示，记任务段平均损伤
为 ｄｓｅｇ．ａｖｅ。

表 １１　Ａ４００Ｍ 飞机任务段损伤分布特性检验

Ｔａｂｌｅ１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｏｆｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ

ｄａｍａｇｅｏｆｍｉｓｓｉｏｎｓｅｇｍｅｎｔｓｏｆＡ４００Ｍ ａｉｒｃｒａｆｔ

任务段
高度／
（１０３ｆｔ）

ｒ

对数正态

分布

威布尔

分布

指数

分布

离场 ０．８７ ０．９９９ ０．９５７ ０．９１

爬升１ １．５ ０．９９７ ０．９５ ０．８８４

爬升２ ６ ０．９９８ ０．９６８ ０．９９

爬升３ ２０ ０．９９９ ０．９５６ ０．９１８

巡航 ３０ ０．９９９ ０．９５５ ０．９９２

初期下降 ２０ ０．９９９ ０．９５８ ０．９５９

后期下降 ６ １．０００ ０．９６７ ０．９９３

接近 １．０８９ ０．９９８ ０．９５５ ０．７３３

表 １２　Ｐ３Ｃ飞机任务段损伤分布特性检验

Ｔａｂｌｅ１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｏｆｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ

ｄａｍａｇｅｏｆｍｉｓｓｉｏｎｓｅｇｍｅｎｔｓｏｆＰ３Ｃａｉｒｃｒａｆｔ

任务段
高度／
（１０３ｆｔ）

ｒ

对数正态

分布

威布尔

分布

指数

分布

爬升１ ８．９ １．０００ ０．９６６ ０．９８９

巡航１ １７．９ １．０００ ０．９６７ ０．９８９

下降１ １１．９ １．０００ ０．９６８ ０．９９３

搜索 ６ １．０００ ０．９６８ ０．９８３

下降２ ３．５ １．０００ ０．９６６ ０．９２２

攻击 １ ０．９９７ ０．９５２ ０．８６６

爬升２ １６．３ １．０００ ０．９６７ ０．９８５

巡航２ ３１．６ ０．９９９ ０．９５７ ０．９９３

下降３ １５．８ １．０００ ０．９６８ ０．９８９

表 １３　Ｂ７６７２００飞机任务段损伤分布特性检验

Ｔａｂｌｅ１３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｏｆｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ

ｄａｍａｇｅｏｆｍｉｓｓｉｏｎｓｅｇｍｅｎｔｓｏｆＢ７６７２００ａｉｒｃｒａｆｔ

任务段
高度／

（１０３ｆｔ）

ｒ

对数正态

分布

威布尔

分布

指数

分布

离场 ０．８７ ０．９９７ ０．９５３ ０．８４３

初期爬升 １．５ １．０００ ０．９６５ ０．９５１

爬升 ６ １．０００ ０．９６７ ０．９９２

巡航 ２０ ０．９９９ ０．９５８ ０．９９３

初期下降 ３０ １．０００ ０．９６５ ０．９５１

下降 ２０ １．０００ ０．９６６ ０．９７７

接近 ６ ０．９９７ ０．９５ ０．７１

　　结果表明，不同任务段损伤值和分散性存在
明显差异。就任务段损伤值而言，主要与飞行距

离及所处高度下的 Ｕｄｅ超越数频次密切相关，飞
行距离越长，Ｕｄｅ超越数频次越高，任务段的阵风
损伤越重。就任务段损伤分散性而言，损伤分散

性通常随着任务段所处高度的增加而减小；对于

高度低于１．５×１０３ｆｔ的任务段，σｌｇＤ大于０．３６；随
着高度增加，σｌｇＤ逐渐减小；当任务段高度大于

３×１０４ｆｔ，σｌｇＤ降至０．２以下。

４３１２
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　第 １０期 朱俊贤，等：阵风载荷谱的损伤分散性研究

表 １４　Ａ４００Ｍ 飞机任务段的载荷谱损伤分布参数

Ｔａｂｌｅ１４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄａｍａｇｅｏｆｌｏａｄ

ｓｐｅｃｔｒａｏｆｍｉｓｓｉｏｎｓｅｇｍｅｎｔｓｏｆＡ４００Ｍ ａｉｒｃｒａｆｔ

任务段 高度／（１０３ｆｔ） μｌｇＤ σｌｇＤ ｄｓｅｇ．ａｖｅ

离场 ０．８７ ０．３６４ ３．８９２ ７．８０×１０３

爬升１ １．５ ０．３６６ ４．５０５ ３．２０×１０４

爬升２ ６ ０．２８ ３．６３５ ４．３２×１０３

爬升３ ２０ ０．１９ ４．３１３ ２．０５×１０４

巡航 ３０ ０．１９ ４．３１３ ２．０５×１０４

初期下降 ２０ ０．２８５ ３．４０３ ２．５３×１０３

后期下降 ６ ０．２８６ ３．０１２ １．０３×１０３

接近 １．０８９ ０．３６９ ３．８１５ ６．５３×１０３

表 １５　Ｐ３Ｃ飞机任务段的载荷谱损伤分布参数

Ｔａｂｌｅ１５　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄａｍａｇｅｏｆｌｏａｄ

ｓｐｅｃｔｒａｏｆｍｉｓｓｉｏｎｓｅｇｍｅｎｔｓｏｆＰ３Ｃａｉｒｃｒａｆｔ

任务段 高度／（１０３ｆｔ） μｌｇＤ σｌｇＤ ｄｓｅｇ．ａｖｅ

爬升１ ８．９ ０．２８２ ４．４４ ２．７５×１０４

巡航１ １７．９ ０．２８２ ５．１４８ １．４０×１０５

下降１ １１．９ ０．２８５ ４．３２４ ２．１１×１０４

搜索 ６ ０．２８５ ５．０９２ １．２４×１０５

下降２ ３．５ ０．３６４ ４．５２９ ３．３８×１０４

攻击 １ ０．３７３ ６．２０１ １．５９×１０６

爬升２ １６．３ ０．２８８ ４．３６８ ２．３３×１０４

巡航２ ３１．７ ０．１８９ ３．７５１ ５．６４×１０３

下降３ １５．８ ０．２８６ ３．７５４ ５．６７×１０３

表 １６　Ｂ７６７２００飞机任务段的载荷谱损伤分布参数

Ｔａｂｌｅ１６　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｄａｍａｇｅｏｆｌｏａｄ

ｓｐｅｃｔｒａｏｆｍｉｓｓｉｏｎｓｅｇｍｅｎｔｓｏｆＢ７６７２００ａｉｒｃｒａｆｔ

任务段 高度／（１０３ｆｔ） μｌｇＤ σｌｇＤ ｄｓｅｇ．ａｖｅ

离场 ０．８７ ０．３６９ ４．６４４ ４．４０×１０４

初期爬升 １．５ ０．３６４ ４．７７４ ５．９４×１０４

爬升 ６ ０．２８７ ５．３３８ ２．１８×１０５

巡航 ３０ ０．１９３ ４．５６４ ３．６６×１０４

初期下降 １５ ０．２９ ５．５４１ ３．４８×１０５

下降 ３ ０．３６２ ４．７０３ ５．０４×１０４

接近 １ ０．３７１ ４．７２６ ５．３２×１０４

　　对于 Ｐ３Ｃ飞机，攻击任务段（任务段 ６）属于
低空巡航，σｌｇＤ偏高，且 ｄｓｅｇ、ａｖｅ明显高于其他任务
段，因此对任务剖面的载荷谱损伤贡献显著，导致

Ｐ３Ｃ任务剖面的载荷谱损伤分散性明显高于其他
２个机型。

４　讨　论

１）本文基于 ３个典型机型给出的阵风载荷
谱的对数损伤标准差取值分别为 ０．１６１、０．１７５、
０．２８７。而机动载荷谱的对数损伤标准差取值为
０．１０～０．１７［９，１２１５］，结构对数寿命标准差的取值
范围为 ０．１０～０．２０［４８］。显然，阵风谱的分散性
略大于机动载荷谱和结构特性的分散性。

２）阵风载荷谱的损伤分散性与使用方式（使
用剖面）和使用环境（大气环境中 Ｕｄｅ超越数固有
的分散性）相关。影响最为密切的是使用剖面中

各任务段的高度及飞行距离。飞机结构在低空中

的飞行距离占比越高，结构所受的阵风损伤越大，

阵风损伤的分散性也越大；随着高空中飞行距离

占比的增大，阵风损伤值及损伤的分散性均逐渐

下降。

５　结　论

本文基于运输类飞机的实测阵风速度超越数

数据的统计分析，建立了阵风分散性模型；并结合

军用、民用飞机的具体使用剖面，进行了阵风载荷

谱损伤分散性的算例分析，结果表明：

１）阵风速度超越数的分散性随着高度的增
加而减小，随着阵风速度值的增大而增大。

２）机群阵风载荷谱损伤可用对数正态分布
描述，分散性的取值与使用剖面密切相关；在本算

例中，阵风载荷谱损伤的对数标准差的取值范围

为０．１６～０．２９。
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ＤＯＴ／ＦＡＡ／ＡＲ０７／６１［Ｒ］．Ｓｐｒｉｎｇｆｉｅｌｄ：ＦＡＡ，２００７：６４７０．

［２８］ＳＫＩＮＮＤＡ，ＴＩＰＰＳＤＯ，ＲＵＳＴＥＮＢＵＲＧＪＷ．Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｌｏａｄｓ

ｄａｔａｆｏｒＭＤ８２／８３ａｉｒｃｒａｆｔｉｎｃｏｍｍｅｒｃｉａｌｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ：ＤＯＴ／

ＦＡＡ／ＡＲ９８／６５［Ｒ］．Ｓｐｒｉｎｇｆｉｅｌｄ：ＦＡＡ，１９９９：５１５７．

［２９］ＪＯＮＧＥＪＢ．Ｒｅｄｕｃｔｉｏｎｏｆｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｌｏａｄｆａｃｔｏｒａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｄａｔａｔｏｇｕｓｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ：ＤＯＴ／ＦＡＡ／ＣＴ９４／５７［Ｒ］．Ｓｐｒｉｎｇｆｉｅｌｄ：

ＦＡＡ，１９９９：５１５７．

［３０］国家质量技术监督局．数据的统计处理和解释正态性检

验：ＧＢ／Ｔ４８８２—２００１［Ｓ］．北京：中国标准出版社，２００４．

ＳｔａｔｅＢｕｒｅａｕｏｆＱｕａｌｉｔｙａｎｄＴｅｃｈｎｉｃａｌＳｕｐｅｒｖｉｓｉｏｎｏｆｔｈｅＰｅｏ

ｐｌｅ’ｓＲｅｐｕｂｌｉｃｏｆＣｈｉｎａ．Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｉｎｔｅｒｐｒｅｔａｔｉｏｎｏｆｄａｔａ：Ｎｏｒ

ｍａｌｉｔｙｔｅｓｔｓ：ＧＢ／Ｔ４８８２—２００１［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｔａｎｄａｒｄｓＰｒｅｓｓｏｆ

Ｃｈｉｎａ，２００４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］ＡＳＫＡＲＴ．Ａ４００Ｍ ｆａｔｉｇｕｅｌｏａｄｐｈｉｌｏｓｏｐｈｙ：Ｍ００ＲＰ０４１１８０４

［Ｒ］．Ｈａｍｂｕｒｇ：ＡｉｒｂｕｓＯｐｅｒａｔｉｏｎｓＧＭＢＨ，２０１０：１３．

［３２］ＳＨＥＲＭＡＮＤＪ．Ａｎｅｘａｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｍｅｔｅｒｒｅｃｏｒｄｓ

ｆｒｏｍ ｔｈｅＲＡＡＦｏｒｉｏｎＰ３Ｃ ｆｌｅｅｔ：ＡＲ００５６０２［Ｒ］．Ｍｅｌ

ｂｏｕｒｎｅ：ＤＳＴＯ，１９８９：２０２９．

［３３］ＴＲＡＮＪＫ．ＡｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅＵ．Ｓ．ＮａｖｙＰ３Ｃｏｒｉｏｎｓｅｒｖｉｃｅｌｉｆｅ

ｅｘｔｅｎｓｉｏｎｐｒｏｇｒａｍ：ＮＳＮ７５４００１２８０５５００［Ｒ］．Ｍｏｎｔｅｒｅｙ：Ｎａ

ｖａｌＰｏｓｔｇｒａｄｕａｔｅＳｃｈｏｏｌ，２０１４：３９．

６３１２



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 １０期 朱俊贤，等：阵风载荷谱的损伤分散性研究

Ｄａｍａｇｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｇｕｓｔｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ
ＺＨＵＪｕｎｘｉａｎ，ＨＥＸｉａｏｆａｎ，ＬＩＹｕｈａｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌｏａｄｓｐｅｃｔｒｕｍｖａｒｉａｔｉｏｎｍａｔｔｅｒｓｔｏｆａｔｉｇｕｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｓｅｒｖｉｃｅｌｉｆｅｏｆａｆｌｅｅｔ．Ｆｏｒｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒ
ｃｒａｆｔ，ｇｕｓｔｌｏａｄｉｓｏｎｅｏｆｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｄａｍａｇｅｓｏｕｒｃｅｓ．Ｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｄａｍａｇｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｇｕｓｔｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａ，ｔｗｏ
ｐａｒｔｓｈａｖｅｂｅｅｎｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｉｎｔｈｅｆｉｒｓｔｐｒｏｃｅｓｓ，ｇｕｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｘｃｅｅｄａｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｄｉｎｓｅｒｖｉｃｅｏｆｓｅｖｅｒａｌ
ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔａｒｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｌｙａｎａｌｙｚｅｄｂａｓｅｄｏｎｄｉｓｃｒｅｔｅｇｕｓｔｍｏｄｅｌ．Ｉｔｉｓａｓｓｕｍｅｄｔｈａｔｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｅｘ
ｃｅｅｄａｎｃｅｏｆｓｐｅｃｉｆｉｃｇｕｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｆｏｌｌｏｗｓｌｏｇｎｏｒｍａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ，ａｎｄａｍｏｄｅｌｏｆｇｕｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｘｃｅｅｄａｎｃｅｖａｒｉａ
ｔｉｏｎｉｓｂｕｉｌｔ．Ｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄｐｒｏｃｅｓｓ，ｔｈｅｄａｍａｇｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｇｕｓｔｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｗｉｔｈｔｈｅｈｅｌｐｏｆ
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｇｕｓｔｖｅｌｏｃｉｔｙｅｘｃｅｅｄａｎｃｅｃｕｒｖｅｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｉｎａｆｌｅｅｔａｒｅａｃｑｕｉｒｅｄ，ａｆｔｅｒｗｈｉｃｈｄａｍａｇｅ
ｏｆｇｕｓｔｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａｃａｎｂｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄ．Ｔｏｅｘａｍｉｎｅｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ，ｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘａｍｐｌｅｓａｒｅ
ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ，ｉｎｗｈｉｃｈｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｓｏｆ３ｓｐｅｃｉｆｉｃｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔａｒｅｕｓｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｄａｍａｇｅｖａｒｉａ
ｔｉｏｎｏｆｇｕｓｔｌｏａｄｓｐｅｃｔｒａｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔｆｏｌｌｏｗｓｌｏｇｎｏｒｍａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｖａｌｕｅｓｏｆｓｃａｔｔｅｒｆａｃｔｏｒａｒｅ
ｒｅｌｅｖａｎｔｔｏｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｇｕｓｔｌｏａｄ；ｌｏａｄｓｐｅｃｔｒｕｍ；ｌｏａｄｖａｒｉａｔｉｏｎ；ｄａｍａｇｅ；ａｉｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９１５１４：０３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９１５．１０３８．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１７７２０２７）；ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１９０９０５１００２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｆｈｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：雷玉昌，张登成，张艳华．环量控制翼型非定常气动力建模［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：２１３８２１４８．
ＬＥＩＹＣ，ＺＨＡＮＧＤＣ，ＺＨＡＮＧＹＨ．Ｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｉｒｆｏｉｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：２１３８２１４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３６０

环量控制翼型非定常气动力建模

雷玉昌１，２，张登成３，，张艳华３

（１．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００５１；　２．中国人民解放军９５０３４部队，百色 ５３３６００；

３．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８）

　　摘　　　要：针对目前环量控制技术中射流参数与迎角对翼型气动特性的影响高度耦
合，对应非定常气动力模型精度较差的研究现状，基于环量控制翼型强迫俯仰振动数值模拟数

据，借助 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型实现环量控制翼型的定常气动力插值，借助微分方程模型完成了适用于
环量控制翼型的线性微分方程建模，采用两步线性回归参数辨识方法辨识线性微分方程模型

中特征时间常数等参数，对高动量系数大振幅流动状态下的非线性影响进行修正。研究结果表

明：基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型实现的环量控制翼型定常气动力插值精度较传统气动导数模型高，建立的
环量控制翼型非定常气动力模型能够精确预测不同流动状态下的气动力和力矩系数变化情况。

关　键　词：环量控制；非定常气动力；翼型；数值模拟；气动力模型；参数辨识
中图分类号：Ｖ２１２．１；Ｖ２１１．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２１３８１１

　　在航空技术应用中，使用环量控制技术作为
主动流动控制的解决方案越来越引起人们的注

意
［１２］
。环量控制技术是指在翼型后缘表面开缝

以形成沿着物面切向的射流，用以增加沿着翼型

表面的环量，进而增加升力
［３４］
。风洞试验和数

值仿真结果表明，环量控制技术能够大幅度提高

翼型升力，并在高升力条件下改善升阻比
［５６］
。

环量控制技术最初就是因为其卓越的高升力性能

而引起关注，经过八十多年的发展，该技术逐渐在

无尾飞行器的气动力控制、风力涡轮机的载荷控

制、降低噪声、降低飞行器结构质量及提高隐身性

能等方面表现出优越的性能
［７１０］
。特别是在无尾

飞行器的控制方面，逐渐表现出了替代传统控制

舵面的发展趋势。英国 ＢＡＥ系统公司先后试飞
了“恶魔（Ｄｅｍｏｎ）”、“Ｍａｇｍａ”等技术验证无人
机，利用环量控制技术进行了滚转操作，验证了环

量控制射流替代传统舵面的可行性
［１１１２］

。虽然

已经证明了环量控制技术的相关优越性，但要实

现可用的环量控制射流，还有很多关键理论和技

术问题需要研究。其中考虑迎角改变时环量控制

射流对于非定常气动力的瞬态反应是必不可少

的。因为一方面环量控制射流并不能像传统舵面

一样，在迎角改变时与翼型保持同步偏转，而是存

在时间迟滞效应；另一方面高动量系数情况下会

导致机翼提前失速，导致翼型在中小迎角下就会

出现失速分离情况。因此，传统飞行器的非定常

气动力模型将无法适用于环量控制飞行器。而飞

机过失速机动时会产生流动分离和漩涡破碎，使

得气动力和气动力矩呈现高度的非线性和非定常

特性
［１３１４］

。建立环量控制翼型在机动过程中的

非定常气动力模型，对于准确理解射流作用机理

及进行飞行控制系统设计具有重要意义。

目前，关于环量控制技术的研究中并未建立

起高精度的非定常气动力模型。Ｌｏｔｈ和 Ｅｎｇｌａｒ
等

［１５１６］
给出了基于定常实验数据的曲线拟合公

式，其中，文献［１５］给出的经验公式在较低迎角、
单射流情况下与可用实验数据有较好的一致性。

Ｈｏｈｏｌｉｓ［１７］针对二维环量控制翼型的气动参数进

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjPr-tu14girmjNfz81bFAzoC28w8LQUU06iFVzy-c4dpI4lGiwunqrV0I6X5XU0nnXWdxpCdrj8ZUmWH-se8YoZgPjJbaKLZZwj42YchsFjSg==&uniplatform=NZKPT
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行了曲线拟合，并添加了稳定性导数以凸显其非

定常效应，结果表明，该方法对升力和力矩系数预

测结果较好，对阻力系数预测较差，而且并不能准

确预测非定常效应的气动力迟滞效应。Ｋｒｕｋｏｗ
和 Ｄｉｎｋｌｅｒ［１８］在进行环量控制机翼的气动弹性研
究中利用高阶多项式拟合得到了定常气动力模

型。Ｓｅｍａａｎ等［１９］
使用 ＬＡＳＳＯ方法辨识了周期性

射流和脉冲型射流叠加后对机翼升力系数的增量

影响。综上所述，目前对于环量控制飞行器气动

力模型的建立多集中在定常模式下，对非定常气

动力模型的研究较为匮乏。而传统飞行器非定常

气动力建模的发展已经历经了几十年，逐渐发展

形成了气动导数模型
［２０］
、状态空间模型

［２１］
和微

分方程模型
［２２］
等数学模型和模糊逻辑模型

［２３］
、

神经网络模型
［２４］
等人工智能模型。这些模型都

能在一定程度上描述传统飞行器在大迎角下的非

定常气动力变化趋势。

因此，本文借助高精度的数值仿真技术，分析

环量控制翼型非定常流动状态。基于微分方程模

型，添加环量控制射流参数源项。通过两步线性回

归参数辨识方法建立适用于环量控制翼型的非定

常气动力数学模型，并对高动量系数下的非线性影

响进行修正。通过对任意条件下的非定常流动充

分建模，用于环量控制技术的非定常状态研究。

１　数值计算方法与验证

１．１　计算模型和网格
超临界翼型有着钝前缘、大厚弦比的特点，内

部能够容纳环量控制技术所需要的供气机构或管

道等，因而成为环量控制技术良好的研究翼型。

本文采用修形过的超临界翼型进行相关研究。翼

型相对厚度为１７％，弦长 ｃ＝２４０ｍｍ。采用文献
［２５］中的修形方法，将距后缘２５％弦长的部分修
形处理，按照后缘半径 ｒ／ｃ＝２％绘制柯恩达后缘
曲面，射流口高度 ｈ＝０．００１ｃ。图 １为修形过的
超临界翼型示意图。计算区域选取翼型弦长的

３０倍，网格剖分时采用结构网格，生成 Ｏ型网格
拓扑结构，边界层内第 １层的网格高度约为 １×
１０－５ｍ，射流口附近第１层网格高度为２×１０－６ｍ，
保证第 １层高度的 ｙ＋均小于 １，以满足黏性底层
的计算要求。网格总数约为５８万，进行非定常计
算时采用 ＦＬＵＥＮＴ网格动态重构技术，图 ２为翼
型网格划分及非定常计算过程迎角 α从 －５°变化
到５°翼型后缘网格变形情况。可以看出，网格适
应情况较好。

图 １　修形后的超临界翼型

Ｆｉｇ．１　Ｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌａｉｒｆｏｉｌａｆｔｅｒｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎ

图 ２　翼型计算网格

Ｆｉｇ．２　Ａｉｒｆｏｉｌ’ｓｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｇｒｉｄ

１．２　计算方法和验证
本文的数值模拟方法采用二维雷诺平均

ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程，其积分形式为

ｔΩＱｄΩ＋∫ΩＦＣ·ｎｄＳ＝∫ΩＦＶ·ｎｄＳ
式中：Ｑ为流动变量；Ω为控制体；ＦＣ和 ＦＶ分别
为无黏性通量和黏性通量；ｎ为控制体面的外法
线向量。采用 ｋεＳＳＴ湍流模型，该模型对于有
较大逆压梯度的边界层流动、分离预测性能较好。

采用有限体积法离散控制方程，黏性通量采用二

阶迎风格式离散。远场边界为压力远场，壁面边

界采用无滑移壁面条件。

本文采用的数值仿真软件为商用软件 ＦＬＵ
ＥＮＴ。采用的求解器为基于 Ｓｉｍｐｌｅ方法的 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ＢａｓｅｄＳｏｌｖｅｒ。对求解不可压缩流动及微可压流动
效果较好。该方法对于非定常问题的流动计算，主

要借助隐式时间积分方案，在每个计算时间步内进

行迭代，在计算步之内的内迭代计算与普通稳态问

题的内迭代计算是相类似的，在得到本时间步内的

收敛解之后，转入下一个时间步进行继续计算。

为了验证本文所采用数值计算方法的准确

性，分别对标模 ＮＡＣＡ００１２翼型强迫俯仰振动下
的非定常气动力数据及环量控制翼型在射流吹气

９３１２
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下的定常气动力数据进行对比验证。

对于标模 ＮＡＣＡ００１２翼型而言，计算过程中
强迫翼型绕重心做俯仰振荡，其迎角变化规律为

α＝α０＋αｍｓｉｎ（ｋ珋ｔ） （１）
式中：减缩频率 ｋ＝ωｃ／（２Ｖ）∞，ｃ为弦长；Ｖ∞为来
流速度；珋ｔ为无量纲时间；α０为基准迎角；αｍ为振
幅。减缩频率用来描述翼型的振荡频率。计算条

件：ｋ＝０．０８１４，α０＝０．０１６°，αｍ ＝２．５１°。本文计
算时采用的物理时间步长 ｔ＝０．０１Ｔ，内迭代步数
为５０，其中 Ｔ表示翼型非定常运动周期。为加快
收敛，初始解从中心迎角处的定常收敛解开始计

算。将计算结果与文献［２６］中 Ｌａｎｄｏｎ的实验结
果和 Ｕｙｇｕｎ的数值仿真结果进行对比，结果如
图３所示。图中：ＣＬ为升力系数，α为迎角。在部
分迎角下，仿真结果与实验数据存在差异，但是在

总体上与实验数据是一致的，能够反映非定常流

动时的气动力变化趋势。

图 ３　ＮＡＣＡ００１２翼型非定常升力系数仿真与实验对比
Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｕｎｓｔｅａｄｙｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆＮＡＣＡ００１２ａｉｒｆｏｉｌ

对于环量控制翼型而言，动量系数是影响环

量控制中后缘射流控制效果的重要参数，升阻特

性受动量系数影响较大，其定义为

Ｃμ ＝
ｍＶｊｅｔ

０．５ρ∞Ｖ
２
∞Ｓ

（２）

式中：ｍ为射流出口处的质量流量；Ｖｊｅｔ为射流速
度；ρ∞为来流密度；Ｖ∞为来流速度；Ｓ为二维翼型
单位展长的面积，在数值上等于弦长 ｃ。假定气
流等熵膨胀至射流出口，远前方来流静压为射流

出口静压。通过调节射流出口速度，调节射流出

口处的质量流量和动量系数。本文将使用上述参

数作为后缘射流的边界条件，调整参数以进行相

关研究。对 ０°迎角下不同吹气动量系数下的环
量控制翼型进行数值模拟。计算条件为：来流速

度为３０ｍ／ｓ，来流温度为２９３．１５Ｋ，雷诺数为５×
１０５，动量系数在 ０～０．０６之间变化。将仿真结果
与文献［２５］中的实验数据进行对比，仿真采用稳态
方法，结果如图 ４所示，仿真结果与实验数据基本

图 ４　环量控制翼型升力系数仿真与实验对比
Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｉｒｆｏｉｌ’ｓｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

吻合。综上所述，本文采用的数值计算方法应当能

够较好地模拟环量控制翼型的非定常气动力数据。

２　定常气动力插值
借助数值仿真或风洞试验手段得到的翼型以

迎角作为自变量的气动参数往往具有极大的离散

性和不完整性，因此，在进行气动力和力矩建模时

需要对离散的气动力数据进行拟合或插值，使之

成为光滑的连续函数。本节基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型对
定常状态下的环量控制翼型气动力进行插值处理，

并与传统气动导数模型的预测精度进行对比。

２．１　Ｋｒｉｇｉｎｇ模型
Ｋｒｉｇｉｎｇ模型最初是由南非采矿工程师 Ｋｒｉｇｅ在

１９５１年提出的一种空间估计技术，最初应用于矿床
储量计算和误差估计，经过几十年的发展，逐渐在地

质、气象、航空航天、汽车等领域得到发展和应用
［２７］
。

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型由于其卓越的非线性函数插值预测能
力和误差估计功能，正在受到越来越多的关注。

设 ｍ１，ｍ２，…，ｍｎ为数量集上的一系列变量
值。ｚ（ｍ１），ｚ（ｍ２），…，ｚ（ｍｎ）为相应的参数值。
则 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型定义变量 ｍ０ 处的插值结 果
ｚ（ｍ０）为已知样本值的线性加权，即

ｚ（ｍ０）＝∑
ｎ

ｉ＝１
λｉｚ（ｍｉ） （３）

因此，通过求解加权系数 λｉ就可以得到数量
集中任意位置的参数估计值。关于 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型
的详细介绍和推导参见文献［２７］。

影响环量控制翼型定常气动力的主要因素包

括迎角 α和动量系数 Ｃμ。仿真计算了 α为
－５°～１５°，Ｃμ为０～０．０６之间的气动力参数。
环量控制翼型的气动力参数呈现高度的非线

性特征，迎角 α和动量系数 Ｃμ对气动力的影响
高度耦合，翼型失速与动量系数大小密切相关，动

量系数越大，翼型失速迎角越小。以其气动力参

数可作为两者的空间分布变量。选取样本数量集

０４１２
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α为 －５°～１５°，Ｃμ为０～０．０６之间的离散气动力
参数。对样本数量集进行归一化后利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型分不同方向进行函数计算，其预测结果和均

方根误差结果如图５和图６所示。

图 ５　Ｋｒｉｇｉｎｇ模型预测结果
Ｆｉｇ．５　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌ

图 ６　Ｋｒｉｇｉｎｇ模型预测误差
Ｆｉｇ．６　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌ

　　从整体上来看，Ｋｒｉｇｉｎｇ模型对于环量控制翼
型的定常气动力插值结果精度较高，特别是对于

采样点范围内的内插结果误差值低于 １×１０４。
对于边界值误差较高，这反映了模型对气动力参

数的外插能力需要进一步提高。Ｋｒｉｇｉｎｇ模型能
够实现环量控制翼型气动力参数设计的光滑连续

插值，且具有较高的预测精度。

２．２　传统气动导数模型
传统的气动导数模型是基于线性叠加原理，

假设气动力可由飞行器迎角、舵面偏角、角速度等

状态变量线性叠加，其本质是气动力的泰勒展开

式分解后只保留其一阶表达式，保留的各状态变

量系数分别被称为气动静、动导数。对于定常气

动力而言，仅涉及气动静导数。为了提高气动导

数模型在大迎角非线性情况下的预测精度，一般

采用高阶展开式进行拟合，以升力系数为例可以

表示为

ＣＬ ＝ｆ０＋ｆ１α＋ｆ２α
２

（４）
将射流的影响分为两部分：一部分设置为初

始状态量，包含在系数 ｆ０中，另一部分用于修正
迎角带来的气动力影响，包含在系数 ｆ１和 ｆ２中。
将系数 ｆｉ设置为射流动量系数的三次多项式
函数：

ｆｉ＝ｆｉ０＋ｆｉ１Ｃμ＋ｆｉ２Ｃ
２
μ＋ｆｉ３Ｃ

３
μ （５）

分别在不同的吹气动量系数下验证 Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型与传统气动导数模型的准确性，将 ２种模型
的预测结果与 ＣＦＤ数值计算值进行比较，图 ７给
出了不同动量系数下２种模型的预测情况。

图 ７　Ｋｒｉｇｉｎｇ模型与传统气动导数模型对比结果

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌａｎｄａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌ

１４１２
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　　从图７中可以看出，在采样范围的动量系数
（Ｃμ为０～０．０６）作用下，Ｋｒｉｇｉｎｇ模型较传统的气
动导数模型预测精度有明显提升，预测结果更加

接近 ＣＦＤ计算值，并能准确预测失速迎角范围；
对于采样范围之外的参数，Ｋｒｉｇｉｎｇ模型仍然能保
持一定的预测精度，预测效果较传统气动导数模

型有较大提升。

３　非定常气动力建模

环量控制射流相较于传统舵面而言可以大幅

度提高翼型升力、改善升阻比，这使得环量控制飞

行器往往在小迎角下就能够获得传统飞行器在大

迎角下的气动力特性。因此，本文主要进行中低

迎角（－５°～１０°）下的环量控制翼型非定常气动
力建模。

３．１　环量控制翼型非定常气动力模型
在机翼小振幅强迫振荡风洞试验中，若还未

出现深动态失速现象，则根据小扰动假设，气动力

参数可以由高阶线性状态方程表示，包括定常和

非定常两部分
［２８］
。其中定常气动力反映了机翼

振荡过程中的气动力快速响应部分，非定常气动

力部分则反映了机翼运动导致的流场内涡系移动

产生的气动力迟滞效应。已有的研究表明
［２９］
，环

量控制射流通过改变翼型表面压力分布、控制分

离点移动而改变气动力系数，这与迎角对气动力

系数的作用机理一致。对于环量控制翼型而言，

动量系数与迎角共同影响翼型的气动力系数，并

且呈现高度耦合。以纵向运动为例，气动力参数

可以表示为

Ｃｉ＝Ｃａｔｔ（α，Ｃμ）＋Ｃαａｔｔ（α，Ｃμ）α＋Ｃｄｙｎ （６）
式中：Ｃｉ为气动力力矩系数；Ｃａｔｔ（α，Ｃμ）为气流在
附着流动的状态下，即无分离假设下的气动力系

数；Ｃαａｔｔ（α，Ｃμ）为机翼定常俯仰下的气动力导数，
α为迎角变化率；Ｃｄｙｎ为非定常气动力增量。
上述模型适用于尚未出现深动态失速时的气

动力系数变化情况，其中，Ｃｄｙｎ采用以下线性微分
方程式表示：

τ
ｄＣｄｙｎ
ｄ珋ｔ

＝ΔＣ（α，Ｃμ）－Ｃｄｙｎ

ΔＣ（α，Ｃμ）＝Ｃｓｔ（α，Ｃμ）－Ｃａｔｔ（α，Ｃμ
{

）

（７）

式中：τ为非定常运动中的特征时间常数；Ｃｓｔ（α，
Ｃμ）为实际定常状态下气动力系数，即 Ｋｒｉｇｉｎｇ模
型预测值；ΔＣ（α，Ｃμ）为由于气流分离导致的定
常气动力增量。

对于环量控制翼型而言，假设在迎角俯仰过

程中射流动量系数不变，这种假设是合理的，目前

对于传统舵面飞行器在大迎角下非定常气动力模

型的建立也是基于舵面偏角不变的情况。

３．２　非定常气动力模型参数辨识
借助经典的强迫振动法计算谐振运动过程中

的非定常气动力，强迫翼型绕重心做小幅度的俯

仰振荡，其迎角变化规律为

Δα＝αｍｓｉｎ（ｋ珋ｔ） （８）
α＝ｋαｍｃｏｓ（ｋ珋ｔ） （９）
式中：Δα为迎角改变幅度。

非定常气动力系数可以看做时间 珋ｔ的连续函
数，因此，可以将翼型小幅度俯仰振荡过程中的气

动力系数变化按照减缩频率进行傅里叶分解，以

升力系数为例，保留一阶形式可以表示为

ＣＬ ＝Ｃ０（α０，Ｃμ０）＋Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）αｍｓｉｎ（ｋ珋ｔ）＋

　　Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）ｋαｍｃｏｓ（ｋ珋ｔ） （１０）
式（１０）表示了气动力系数可类似于“小扰

动”假设，由基准系数加上扰动系数构成。其中，

Ｃ０（α０，Ｃμ０）表示中心迎角对应下的基准气动力系

数；Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）称为同相导数；Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）称
为异相导数。

基于小振幅情况下的线性假设：

ΔＣ（α，Ｃμ）＝ΔＣα（α０，Ｃμ０）αｍｓｉｎ（ｋ珋ｔ） （１１）
该假设表示在小振幅情况下实际静态气动力

系数与气流不分离假设下静态气动力系数之量与

迎角变化近似呈现线性关系。ΔＣα（α０，Ｃμ０）表示
该差值与迎角变化之间的导数。

借助欧拉方程求解微分方程式（７），即求解
下述方程组：

τ
ｄＣｄｙｎ
ｄ珋ｔ
＋Ｃｄｙｎ ＝ΔＣα（α０，Ｃμ０）αｍｓｉｎ（ｋ珋ｔ）

ｓｉｎ（ｋ珋ｔ）＝（ｅｉｋ珋ｔ－ｅ－ｉｋ珋ｔ）／（２ｉ
{

）

（１２）

使用微分算子法容易解得方程组（１２）的解，
将式（８）、式（９）的迎角变化规律代入式（６）中，与
式（１０）的相关系数作对比后整理得到以下关系：

Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）＝Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）＋
ΔＣα（α０，Ｃμ０）
１＋ｋ２τ２

Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）＝Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）＋
τΔＣα（α０，Ｃμ０）
１＋ｋ２τ










２

（１３）

由上述推导可知，同相导数并不等同于静导

数，异相导数也并不等同于动导数。

但是当 τ非常小时，此时同相导数和异相导
数分别退化为传统线性气动导数模型的静导数

Ｃαｓｔ（α０，Ｃμ０）和动导数 Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０），即如下关
系式：

２４１２
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Ｃα（α０，Ｃμ０）＝Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）＋ΔＣα（α０，Ｃμ０）

Ｃα（α０，Ｃμ０）＝Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０
{

）

（１４）
式中：Ｃα（α０，Ｃμ０）＝Ｃαｓｔ（α０，Ｃμ０）。

此时，Ｃｄｙｎ（０）＝０，Ｃ０（α０，Ｃμ０）＝Ｃｓｔ（α０，Ｃμ０）。
τ定量地表征了翼型非定常气动力效应的显

著程度。解式（１３）可得
Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）＝－τＣα（α０，Ｃμ０，ｋ）＋
　　Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）＋τＣαａｔｔ（α０，Ｃμ０） （１５）

由于在同一中心迎角、不同减缩频率对应下

的同相／异相导数数据点落在同一条直线上，而直
线的斜率则表示特征时间常数的负值：－τ。

对于某一特定中心迎角下的小振幅强迫振动

数据而言，采用最小二乘法可得到对应中心迎角下

的同相／异相导数数据点，部分数据点如图８所示。
由上述分析可知，对于特定的小振幅流动状

态（特定的迎角和动量系数）下，τ是固定的，计算
得到的不同中心迎角、动量系数下的特征时间常

数如图９所示。

图 ８　不同迎角、减缩频率下的同相／异相导数

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｐｈａｓｅａｎｄｏｕｔｐｈａｓｅｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋａｎｄｒｅｄｕｃｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ

图 ９　时间常数随动量系数的变化曲线

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｔｉｍｅｃｏｎｓｔａｎｔｗｉｔｈ

ｍｏｍｅｎｔｕｍｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

特征时间常数值受迎角和动量系数影响较

大。总体来看，τ随 Ｃμ增大呈现先降低后增加的
趋势，这说明低动量系数下，翼型的非定常气动效

应减弱，但是当动量系数增加到一定值后，翼型的

非定常气动力效应增强，并且随着迎角的增大，该

临界动量系数逐渐降低。当 α０＝０°时，在全动量
系数范围内时间常数趋于 ０，气动力模型可近似
用传统线性气动导数模型代替。当 α０＝１０°时，
在全动量系数范围内时间常数都较大，翼型处于

临近动态失速或失速后状态，此时翼型的非定常

气动力特性主要由后缘涡系的迟滞运动导致，传

统线性气动导数模型不再适用。

对于 τ较小的情况，基于传统线性气动导数
模型，使用不同迎角和动量系数下非定常运动的

若干 离 散 点，借 助 最 小 二 乘 法 辨 识 静 导 数

Ｃαｓｔ（α０，Ｃμ０）和动导数 Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）。
对于 τ较大的情况，由于无法使用传统的线

性气动导数模型，在获得 τ（α，Ｃμ）后，仍需要辨识
同相／异相导数中的 Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）、ΔＣα（α０，Ｃμ０）
和 Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）。

为了便于描述，将式（１３）用以下方程描述：
ｙ１ｉ ＝ｂ０＋ａ０ｘｉ
ｙ２ｉ ＝ｃ０＋ａ０τｘｉ
ｘｉ ＝１／（１＋ｋ

２τ２
{

）

（１６）

式中：ｙ１ｉ、ｙ２ｉ、ｂ０、ａ０、ｃ０分别为式（１３）中的相关参
数。为了辨识相关参数，引入以下误差函数：

Ｅ＝∑
ｎ

ｉ＝１
［（ｙ１ｉ－ｂ０－ａ０ｘｉ）／ｙ１ｉ］

２＋

　　∑
ｎ

ｉ＝１
［（ｙ２ｉ－ｃ０－ａ０τｘｉ）／ｙ２ｉ］

２
（１７）

式中：ｎ为同一中心迎角和动量系数、不同频率下
的仿真实验次数；ｙ１ｉ和 ｙ２ｉ分别为特定小振幅流动
状态下的同相／异相导数；ｂ０、ａ０和 ｃ０为参数辨识
后的相应值。该方法的核心思想是两步线性回归

法，即先根据非定常运动的离散点辨识得到 ｙ１ｉ和
ｙ２ｉ，再根据得到的 ｙ１ｉ和 ｙ２ｉ辨识 ｂ０、ａ０和 ｃ０。辨识
过程中，因为存在中心迎角、动量系数、减缩频率

３个自变量，直接进行参数辨识需要耗费极大的
仿真计算量，所以本节针对射流动量系数与迎角

的相互作用特点，对 ｂ０、ａ０和 ｃ０做合理优化，提高
计算效率。

对于 ｂ０而言，Ｊｏｎｅｓ
［２５］
曾指出动量系数对气

动力的影响呈现 ２个比较明显的线性阶段，其流
动状态满足无分离假设，因此在低动量系数下 ｂ０
可以用以下关系式代替：

ｂ０ ＝Ｃαａｔｔ（α０）＋ＣαＣμｓｔ（α０）ΔＣμ （１８）

３４１２
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式中：ＣαＣμｓｔ（α０）为 Ｃαｓｔ（α０）对 Ｃμ的导数，可直接
由 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型插值得到，待辨识参量变为迎角。
采用这样的简化方法在低迎角线性阶段可直接退

化为 Ｃαｓｔ（α０，Ｃμ０），与无分离情况下的气动导数
一致。

对于 ｃ０而言，当自由来流不发生变化时，迎
角俯仰导致翼型表面产生绕重心的旋转速度，与

外流相对流动产生下洗效应，而后缘射流并不会

直接随着翼型俯仰，而是由于后缘压力场的变化

时刻处于动态平衡之中。由定常旋转产生的准定

常气动力增量主要在小迎角时起作用，与迎角变

化率近似呈线性关系。在较大迎角范围内，其引

起的准定常气动力增量远小于非定常气动力增

量。将动量系数作为修正参数，可以将 ｃ０表示为

ｃ０ ＝ｐ０＋ｐ１Ｃμ＋ｐ２Ｃ
２
μ＋ｐ３Ｃ

３
μ （１９）

对于 ａ０而言，ａ０ ＝Ｃｓｔ（α，Ｃμ）－Ｃａｔｔ（α，Ｃμ），
因此只需辨识 ｂ０即可。在辨识得到 τ和 ΔＣ（α，
Ｃμ）后，根据非定常气动力增值周期性变化的特性，
即 Ｃｄｙｎ（０）＝Ｃｄｙｎ（２π／ω），即可求得初值 Ｃｄｙｎ（０）。

以误差函数 Ｅ最小为优化目标函数，以升力
系数为例，得到的 Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）曲线如图１０所示。
３．３　非定常气动力模型与仿真数据对比验证

为了验证上述非定常气动力模型的准确性，

分别对环量控制翼型在不同迎角、动量系数、振幅

下的预测结果进行对比分析。预测结果取升力系

图 １０　Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）的辨识结果

Ｆｉｇ．１０　ＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＣαａｔｔ（α０，Ｃμ０）

数ＣＬ和俯仰力矩系数Ｃｍ进行对比分析。计算条
件为：来流速度为 ３０ｍ／ｓ，来流温度为 ２９３．１５Ｋ。
中心迎角、动量系数、振幅、减缩频率验证如

图１１、图１２所示。
如图１１所示，为了得到非定常气动力模型对

大振幅情况下的预测结果，将大振幅的流动情况

分段处理，每一段的气动力变化情况都可以用小

振幅情况下迎角对应的同相／异相导数表示，分段
处理后可以将大振幅情况下的预测结果近似表

示为

ＣＬ ＝Ｃ０（α，Ｃμ）＋Ｃα（α０，Ｃμ０，ｋ）ｋαｍ （２０）
将分段处理的 αｍ取为１°，得到非定常气动力

模型对于大振幅情况下的预测结果，如图１２所示。

图 １１　小振幅流动状态下结果对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｓｍａｌｌａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｌｏｗ

４４１２
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图 １２　大振幅流动状态下结果对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｌｏｗ

　　可以看出，对于升力系数而言，线性非定常气
动力模型对小振幅情况下流动状态有较好的预测

精度，特别是在０°迎角下，此时升力系数线性特征
明显，在较大振幅情况下（见图 １１（ａ）、图 １１（ｂ））
也能够取得较好的预测精度。但是在较大迎角、

较高动量系数的流动状态下，如图 １２（ｃ）所示，此
时升力系数非线性特征明显，线性非定常气动力

模型难以取得较高的预测精度。对于俯仰力矩系

数而言，线性非定常气动力模型在各个动量系数

下都能较好地预测力矩系数变化趋势。这是因为

俯仰力矩系数主要受翼型上表面分离涡影响，当

翼型上表面分离涡移动时，对应的负压区逐渐扩

大或者缩小，导致俯仰力矩系数变化。高动量系

数下翼型上表面不再分离，导致迟滞效应逐渐减

弱。值得一提的是，在出现动态失速分离前，高动

量系数具有减弱气动力迟滞效应的优势，如

图１１（ｆ）、图１２（ｆ）所示，此时俯仰力矩的变化几
乎不存在迟滞效应，与定常状态下的变化几乎一

致。在出现动态失速后，同样能在线性小迎角阶

段减弱迟滞效应，如图１２（ｂ）、图１２（ｃ）所示。
３．４　非定常气动力模型非线性修正

当振荡幅度增大并出现深动态失速的情况

时，上述线性非定常气动力模型将会在失速段失

去预测精度。这是因为在大振幅情况下进行分段

处理完全忽略了洗流时差的累计效应，在非线性

较为明显的阶段将完全丧失其预测精度。为了改

善非定常气动力模型在动态失速情况下的预测精

度，采用文献［３０］的方法将非定常气动力增量
式（７）改写为以下非线性形式：
ｄＣｄｙｎ
ｄ珋ｔ

＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｋｉ（α，Ｃμ）（ΔＣ（α，Ｃμ）－Ｃｄｙｎ）

ｉ
（２１）

式中：ｋｉ（α，Ｃμ）＝１／τｉ（α，Ｃμ），该方法采用多次

逼近的思想，避免了大振幅过程中仅用单一时间

常数 τ线性表示增量的误差，同时充分考虑了累

计效应。利用上述线性非定常气动力模型辨识得

到的 Ｃａｔｔ（α，Ｃμ）和 Ｃαａｔｔ（α，Ｃμ），可以获得线性假

设下 ＣＬ的变化，与实际 ＣＬ的差值即非定常气动

力增量，与线性假设下得到的 Ｃｄｙｎ相叠加即实际

情况下的 Ｃｄｙｎ，保持 ΔＣ（α，Ｃμ）和 ｋ１（α，Ｃμ）不变，

利用最小二乘法即可辨识得到 ｋｉ（α，Ｃμ），采用这

样的假设能够有效降低参数辨识的难度。

上述线性非定常气动力模型已经能够满足无

射流情况下中低迎角的大振幅预测精度，因此，非

线性项主要用来提高高动量系数情况下的预测精

度。为了提高辨识效率，本文仅对包含 Ｋｒｉｇｉｎｇ模

型中静态失速点附近的流动状态进行参数辨识。

采用三次非线性形式描述非定常气动力增量，辨

识得到的 ｋ２（α，Ｃμ）和 ｋ３（α，Ｃμ）如图１３所示。

非线性项修正后的非定常气动力模型进行大

振幅流动情况下的升力系数预测，结果如图１４所

示，其结果较线性模型有明显提升。
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图 １３　ｋｉ（α，Ｃμ）辨识结果

Ｆｉｇ．１３　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｋｉ（α，Ｃμ）

图 １４　非线性非定常气动力模型结果对比（Ｃμ＝０．０５）

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒｕｎｓｔｅａｄｙ

ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓ（Ｃμ＝０．０５）

４　结　论

本文主要进行了环量控制翼型非定常气动力

的建模，通过上述分析，可以得到以下结论：

１）基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型完成了环量控制翼型的
定常气动力插值，能够精确的反映其定常气动力

变化，插值精度要优于传统气动导数模型。

２）基于微分方程模型，通过添加射流参数源
项，完成了适用于环量控制翼型的线性微分方程

建模。对 Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）和 Ｃαａｔｔ（α０，Ｃμ０）等参数简
化处理，提高辨识效率。

３）对高动量系数情况下的非定常气动力模
型进行非线性修正，能够较为准确的反映不同动

量系数下的非定常流动特性。

４）对于升力系数而言，线性非定常气动力模
型能够满足小振幅和低动量系数下大振幅流动状

态；对于俯仰力矩系数而言，线性非定常气动力模

型能够满足大部分流动状态。

环量控制翼型的非定常气动力耦合特性复

杂，仍需要在以下方面进一步研究：①高动量系数

下缺乏足够精度的数学模型来描述后缘涡的分离

变化，需要对流场特性进行更深入的研究，进而优

化模型结构。提高在高动量系数下非线性非定常

气动力模型预测效果。②关于环量控制翼型的非
定常气动力建模研究仍处于起步阶段，如何有效

的结合已经较为成熟的大迎角非定常气动力数学

模型是未来研究的途径之一。
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ｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，１９９６，１７（４）：３９１３９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］孔轶男，王立新，何开锋，等．过失速机动的模糊逻辑建模仿

真［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００７，３３（１０）：１１７４１１７７．

ＫＯＮＧＹＮ，ＷＡＮＧＬＸ，ＨＥＫＦ，ｅｔａｌ．Ｆｕｚｚｙｌｏｇｉｃｍｏｄｅｌｓｆｏｒ

ｕｎｓｔｅａｄｙｐｏｓｔｓｔａｌｌｍａｎｅｕｖｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００７，３３（１０）：１１７４１１７７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］付军泉，史志伟，陈坤，等．基于 ＥＫＦ的实时循环神经网络

在非定常气动力建模中的应用［Ｊ］．空气动力学学报，

２０１８，３６（４）：６５８６６３．

ＦＵＪＱ，ＳＨＩＺＷ，ＣＨＥＮＫ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｏｆｒｅａｌｔｉｍｅｒｅ

ｃｕｒｒｅｎｔｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｅｘｔｅｎｄｅｄＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｎｕｎ

ｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２０１８，３６（４）：６５８６６３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２５］ＪＯＮＥＳＧ．Ｐｎｅｕｍａｔｉｃｆｌａｐｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｆｏｒａ２Ｄｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎ

ｔｒｏｌａｉｒｆｏｉｌ，ｓｔｅｄｙａｎｄｐｕｌｓｅｄ［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：Ｌａｎｇｌｅｙ

ＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ，２００５：１９１２４４．

［２６］ＫＨＡＲＡＴＩＫＯＯＰＡＥＥＭ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｆｌｏｗｒｅｇｉｍｅｃｈａｎｇｅｆｒｏｍ

ｓｕｂｓｏｎｉｃｔｏｔｒａｎｓｏｎｉｃｏｎｔｈｅａｉｒｌｏａｄｓｏｆａｎｏｓｃｉｌｌａｔｉｎｇａｉｒｆｏｉｌ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄｓａｎｄＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２０１４，５０：３１２３２８．

［２７］韩忠华．Ｋｒｉｇｉｎｇ模型及代理优化算法研究进展［Ｊ］．航空学

报，２０１６，３７（１１）：３１９７３２２５．

ＨＡＮＺＨ．Ｋｒｉｇｉｎｇｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｄｅｓｉｇｎ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：Ａｒｅｖｉｅｗｏｆｒｅｃｅｎｔｐｒｏｇｒｅｓｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａ

ｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３７（１１）：３１９７３２２５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２８］龚正，沈宏良．非定常气动力非线性微分方程建模方法

［Ｊ］．航空学报，２０１１，３２（１）：８３９０．

ＧＯＮＧＺ，ＳＨＥＮＨＬ．Ｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ

ｕｓｉｎｇｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｑｕａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔ

ＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１１，３２（１）：８３９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］雷玉昌，张登成，张艳华，等．超临界翼型的双射流环量控

制研究［Ｊ］．飞行力学，２０２０，３８（４）：１６２１．

ＬＥＩＹＣ，ＺＨＡＮＧＤＣ，ＺＨＡＮＧＹＨ，ｅｔａｌ．Ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ

ｏｆｄｏｕｂｌｅｊｅｔｆｌｏｗｏｎｓｕｐｅｒｃｒｉｔｉｃａｌａｉｒｆｏｉｌ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，

２０２０，３８（４）：１６２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３０］ＧＲＥＥＮＷＥＬＬＤ，ＫＨＲＡＢＲＯＶＡ，ＧＯＭＡＮＭ，ｅｔａｌ．Ｔｗｏｓｔｅｐ

ｌｉｎｅａｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｉｎｃｉｄｅｎｃｅｕｎ

ｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌ［Ｃ］∥ＡＩＡＡＡｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃＦｌｉｇｈｔＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００１：４０８０．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

Ｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｉｒｆｏｉｌ
ＬＥＩＹｕｃｈａｎｇ１，２，ＺＨＡＮＧＤｅｎｇｃｈｅｎｇ３，，ＺＨＡＮＧＹａｎｈｕａ３

（１．ＧｒａｄｕａｔｅｅＳｃｈｏｏｌ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＴｈｅＮｏ．９５０３４ｔｈＴｒｏｏｐｏｆＰｅｏｐｌｅ’ｓＬｉｂｅｒａｔｉｏｎＡｒｍｙ，Ｂａｉｓｅ５３３６００，Ｃｈｉｎａ；

３．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｈｉｇｈｃｏｕｐｌｉｎｇｏｆｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｊｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋｏｎｔｈｅａｅｒｏｄｙ
ｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｓｉｎｃｕｒｒｅｎｔｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｕｎ
ｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓｉｓｐｏｏｒ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄａｔａｏｆｆｏｒｃｅｄｐｉｔｃｈｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｏｆｃｉｒ
ｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｉｒｆｏｉｌｓ，ｔｈｅｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｓｉｓｒｅａｌｉｚｅｄｗｉｔｈｔｈｅｈｅｌｐｏｆＫｒｉｇｉｎｇ
ｍｏｄｅｌ．Ｗｉｔｈｔｈｅｈｅｌｐｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｑｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｌｉｎｅａｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｅｑｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｃｉｒ
ｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｉｒｆｏｉｌｉｓｃｏｍｐｌｅｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｉｍｅｃｏｎｓｔａｎｔａｎｄｏｔｈｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｌｉｎｅａｒｄｉｆｆｅｒ
ｅｎｔｉａｌｅｑｕａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓａｒｅｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｂｙｔｗｏｓｔｅｐｌｉｎｅａｒｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎ
ｅａｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｈｉｇｈｍｏｍｅｎｔｕｍｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｌａｒｇｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｆｌｏｗｉｓｍｏｄｉｆｉｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ
ｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｉｒｆｏｉｌｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＫｒｉｇｉｎｇｍｏｄｅｌｉｓｈｉｇｈｅｒ
ｔｈａｎｔｈａｔｏｆｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｃａｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙｐｒｅ
ｄｉｃｔｔｈｅｃｈａｎｇｅｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅａｎｄｔｏｒｑｕｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ；ｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅ；ａｉｒｆｏｉｌ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｍｏｄｅｌ；ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０１０６１４：３８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０１０６．０９５０．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｅｎｇｃｈｅｎｇ＿ｚｈａｎｇ＠１６３．ｃｏｍ
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２０２１年 １０月
第４７卷 第１０期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｏｃｔｏｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１０

　收稿日期：２０２００７２４；录用日期：２０２００８１４；网络出版时间：２０２００９２１１７：２０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９２１．１６０３．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：吉林省发改委重点研发项目 （２０１８Ｃ０３５３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｍｚｌｉｕｙｕｎｑｉｎｇ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：廖泓真，王亮，孙宏伟，等．一种改进的ＯＲＢ特征匹配算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１０）：２１４９２１５４．
ＬＩＡＯＨＺ，ＷＡＮＧＬ，ＳＵＮＨＷ，ｅｔａｌ．ＡｎｉｍｐｒｏｖｅｄＯＲＢｆｅａｔｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ
ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１０）：２１４９２１５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３５９

一种改进的 ＯＲＢ特征匹配算法
廖泓真１，王亮２，孙宏伟２，刘云清１，

（１．长春理工大学 电子信息工程学院，长春 １３００２２；　２．北京信息技术研究所，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：针对现有的 ＯＲＢ特征匹配算法在图像模糊、光照变化、图像压缩、噪声条件
下，匹配准确率下降问题，提出了一种改进的 ＯＲＢ特征匹配算法。首先，在提取特征点过程
中，对图像进行网格化处理，并引入四叉树结构，使提取的特征点在图像中均匀分布，解决传统

的特征提取方法遇到的特征点集中问题。然后，利用暴力匹配进行初步匹配，并采用交叉验证

的方式，剔除部分误匹配，改善暴力匹配的结果。最后，利用高斯核对网格运动统计的结果做

加权处理，优化统计结果，进一步剔除误匹配，得到准确率更高的匹配集合。实验结果表明：改

进后的算法在图像模糊、光照变化、图像压缩和噪声条件下，平均准确率分别提高了 ３．５％、
４．２％、２．２％和６％。

关　键　词：特征匹配；ＯＲＢ特征；网格运动统计；特征提取；高斯核
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１０２１４９０６

　　特征匹配是三维重建、目标跟踪、ＳＬＡＭ、机器
人环境识别和图像拼接等应用中的重要技术

［１］
，

如何提高特征匹配的准确率和鲁棒性一直受到很

多研究者的关注。

特征匹配的主要过程是在２幅图像中提取特
征点，并对特征点进行描述，通过比较特征点之间

相似度判断是否匹配
［２］
。常用的图像特征提取

方法包括 ＳＩＦＴ［３］、ＳＵＲＦ［４］、ＯＲＢ［５］、ＬＩＥＴ［６］、Ｋｅｙ．
Ｎｅｔ［７］、ＲＦＮＥＴ［８］等。Ｌｏｗｅ［３］提出的 ＳＩＦＴ特征具
有尺度、旋转和光照等的不变性，但计算时间

长
［９］
。Ｂａｙ等［４］

改进了 ＳＩＦＴ特征，提出了 ＳＵＲＦ
特征，提高了特征提取的速度

［１０］
。ＦＡＳＴ角点能

够快速确定特征点的位置
［１１］
，但不具有方向信

息
［１２］
。Ｃａｌｏｎｄｅｒ等［１３］

提出了对特征点周围图像

区域进行描述的 ＢＲＩＥＦ描述子。Ｒｕｂｌｅｅ等［５］
改

进 ＦＡＳＴ角点和 ＢＲＩＥＦ描述子，提出了 ＯＲＢ特
征，其能够有效替代 ＳＩＦＴ和 ＳＵＲＦ［１４］。ＯＲＢ适当

降低了精度，但提取速度比 ＳＩＦＴ、ＳＵＲＦ快，是不
同类型特征点中性能与质量的较好折中

［１５］
。

上述方法的主要思想是改进特征点的提取方

式或改进描述子使特征点更具独特性。改进特征

点的方法虽然可以改善特征匹配，但无法有效剔

除误匹配。此外，Ｍｕｊａ和 Ｌｏｗｅ［１６１７］通过建立 ｋｄ
ｔｒｅｅ和 ｋｍｅａｎｓｔｒｅｅ的方法加快了特征匹配速度，
但仍无法有效剔除误匹配。

ＲＡＮＳＡＣ（ＲａｎｄｏｍＳａｍｐｌｅＣｏｎｓｅｎｓｕｓ）算法可
以剔除误匹配，但当误匹配较多时，效果会下

降
［１８２０］

。Ｂｉａｎ等［２０］
提 出 运 动 网 格 统 计 算 法

（ＧｒｉｄｂａｓｅｄＭｏｔｉｏｎＳｔａｔｉｓｔｉｃｓ，ＧＭＳ），通过统计匹
配点邻域内的支持度剔除误匹配。但在图像模糊

等条件下，匹配准确率下降
［２，２１］

。本文提出了一

种改进的 ＯＲＢ特征匹配算法。首先，分散化提取
ＯＲＢ特征点，使提取的特征点更具代表性［２２］

。

然后，利用暴力匹配和交叉验证得到初步的匹配

qwqw
新建图章

https://t.cnki.net/kcms/detail?v=m8alAquIwjPr-tu14girmjNfz81bFAzoC28w8LQUU06iFVzy-c4dpI4lGiwunqrV9OoBuYnrVvrI8sc5vg_8U9WiHKTtSGV1HSlzB0RZ95PGQqmi3O5ihw==&uniplatform=NZKPT
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集合。最后，利用 ＧＭＳ剔除匹配集合中的误匹
配，同时使用高斯核对 ＧＭＳ的统计结果加权，优
化匹配结果。

１　特征提取

ＯＲＢ特征是计算机视觉领域常用的图像
特征之一，其具有旋转、尺度不变性和提取速

度快的优点。由于 ＯＲＢ特征在确定关键点时
以阈值作为判断条件，当图像中某一区域有多

个像 素 满 足 阈 值 时，就 会 出 现 特 征 点 集 中

现象。

特征点集中会降低匹配的准确性，为使特征

点均匀分布，改进后的算法在特征点的提取过程

中引入四叉树结构
［２２］
，具体步骤如下：

１）将图像划分为大小相同的网格（这里的网
格与后文的 ＧＭＳ网格不是同一个），在每个网格
中提取 ＦＡＳＴ角点。

２）将图像分为４个子节点，判断各个子节点
中特征点的数目，如果大于 １，将这个子节点再次
划分为４个子节点，直至所有的子节点的数目大
于预先设置的特征点数目为止。

３）在每一个子节点中保留响应值最大的
ＦＡＳＴ角点，其余角点均删除。

２　特征匹配

２．１　改善暴力匹配结果
提取的 ＯＲＢ特征点通过暴力匹配获得粗匹

配集合，但是暴力匹配无法剔除误匹配。在图像

匹配中经常采用交叉验证的方法进行误差剔除，

因此改进后的算法在暴力匹配中引入交叉验证剔

除误匹配。

交叉验证虽然可以剔除部分误匹配，但得到

的匹配集合中仍包含许多误匹配，因此在交叉验

证后采用 ＧＭＳ对误匹配做进一步的剔除。
２．２　ＧＭＳ基本理论

如图１所示，ＧＭＳ通过统计每一对匹配点邻
域内的匹配总数，实现正确匹配与错误匹配的

区分。

在２幅图像中分别提取 Ｎ个和 Ｍ个特征点，

图 １　ＧＭＳ示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＧＭＳ

每个点的匹配概率独立，设正确匹配的概率为 ｔ。
通过暴力匹配得到匹配集合 Ｘ＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘＮ｝。
设匹配 ｘｉ在 ２幅图像中的邻域 ａ、ｂ中各包含 ｎ
个、ｍ个特征点，ｆａ为 ａ中的 １个特征点。如果
ｘｉ是１个正确匹配，则 ｆａ的匹配点落在 ｂ区域的
概率为

ｐｔ＝ｐ（ｆ
ｂ
ａ｜Ｔ

ａｂ
）＝

　　ｐ（ｆｔａ｜Ｔ
ａｂ
）＋ｐ（ｆｆａ，ｆ

ｂ
ａ｜Ｔ

ａｂ
）＝

　　ｐ（ｆｔａ）＋ｐ（ｆ
ｆ
ａ）ｐ（ｆ

ｂ
ａ｜ｆ

ｆ
ａ）＝

　　ｔ＋（１－ｔ）βｍ／Ｍ （１）
式中：Ｔａｂ为 ｘｉ是正确匹配；ｆ

ｂ
ａ为 ｆａ的匹配点落在 ｂ

区域；ｆｔａ为 ｆａ匹配正确，ｆ
ｆ
ａ为 ｆａ匹配错误；β为１个

调节因子。

同理，如果 ｘｉ是 １个错误匹配，则 ｆａ的匹配
点落入 ｂ区域的概率为
ｐｆ＝ｐ（ｆ

ｂ
ａ｜Ｆ

ａｂ
）＝ｐ（ｆｆａ，ｆ

ｂ
ａ｜Ｆ

ａｂ
）＝

　　β（１－ｔ）ｍ／Ｍ （２）
式中：Ｆａｂ为 ｘｉ是错误匹配。

ｘｉ邻域内匹配点的总数为其支持度，设为 Ｓｉ，
Ｓｉ的概率分布是二项分布：

Ｓｉ～
Ｂ（ｎ，ｐｔ）　　ａ，ｂ代表同一区域

Ｂ（ｎ，ｐｆ）　　ａ，ｂ
{

代表不同区域
（３）

２．３　ＧＭＳ网格化
如图２所示，为提高计算效率，实际计算中一

般将图像划分为２０×２０个网格，计算每个网格的
支持度。

图 ２　图像网格化示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｇｒｉｄｂａｓｅｄｉｍａｇｅ

每个网格支持度的统计区域为该网格及其周

围的８个网格：

Ｓｉｊ＝∑
９

ｋ＝１
ｘｉｋｊｋ （４）

式中：ｘｉｋｊｋ 为２幅图中对应的２个网格的匹配点
数目；Ｓｉｊ同样符合二项分布：

Ｓｉｊ～
Ｂ（Ｋｎ，ｐｔ）　　ａ，ｂ代表同一区域

Ｂ（Ｋｎ，ｐｆ）　　ａ，ｂ
{

代表不同区域
（５）

式（５）说明每个网格在它的邻域内都有支持
度，但支持度分布不同，其分布为双峰形式，因此

通过选择合适的阈值，可以有效地判断该网格是

否可以接受。设阈值为

０５１２
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　第 １０期 廖泓真，等：一种改进的 ＯＲＢ特征匹配算法

Ｔ＝α ｎ槡ｉｊ （６）
式中：ｎｉｊ为９个网格中匹配点数目的平均值；α为
调节阈值的参数，Ｂｉａｎ等在论文中令 α的值
为６［２０］。
２．４　改进 ＧＭＳ

如图２所示，ａ５为待判断网格，ａ１～ａ４，ａ６～

ａ９为其邻域内的 ８个网格。设 ａ５坐标为（ｘ，ｙ），
ａ６坐标为（ｘ＋１，ｙ），ａ９的坐标为（ｘ＋１，ｙ＋１）。

则 ａ１、ａ３、ａ７、ａ９与 ａ５的距离均为
　

槡２，ａ２、ａ４、ａ６、ａ８
与 ａ５的距离均为 １。与待判断网格距离越大，网
格置信度越小，距离越小，网格置信度越大。为描

述距离产生的置信度差异，改进后的算法在计算

支持度时，对网格匹配结果进行加权。

计算机视觉中常用高斯函数生成的高斯核对

图像进行加权处理，原因如下：

１）高斯函数是单值函数，其自变量的函数值
随该点与中心点的距离单调递减。

２）二维高斯函数具有旋转不变性，用高斯函
数加权时，各个方向上的权值相同。

３）高斯函数的宽度由标准差σ表示，且宽度
和 σ关系简单，通过调节 σ可以很容易调节权值
大小。

因此，本文选择高斯核对网格进行加权，二维

高斯函数为

Ｇ（ｘ，ｙ）＝ １
２πσ２

ｅ－（ｘ２＋ｙ２）／（２σ２） （７）

以待判断网格 ａ５为中心点，对高斯函数离散
化采样并归一化处理，得到３×３加权矩阵：

Ａ＝

Ａ１１ Ａ１２ Ａ１３
Ａ２１ Ａ２２ Ａ２３
Ａ３１ Ａ３２ Ａ











３３

（８）

式中：Ａ１１＋Ａ１２＋… ＋Ａ３３＝１。设 ９个网格与对应
网格的匹配点数目为 ｎｉ（ｉ＝１，２，…，９），则网格
ａ５的支持度：
Ｓ５ ＝９（Ａ１１ｎ１＋Ａ１２ｎ２＋Ａ１３ｎ３＋Ａ２１ｎ４＋Ａ２２ｎ５＋
　　Ａ２３ｎ６＋Ａ３１ｎ７＋Ａ３２ｎ８＋Ａ３３ｎ９） （９）

如果 Ｓ５大于阈值 Ｔ，则认为满足 ＧＭＳ要求，
否则剔除。

因为 ａ２、ａ４、ａ６、ａ８与中心点的距离为 １，如果
σ＝１，则 ａ２、ａ４、ａ６、ａ８权值的采样点在距中心点
的 ±σ处，所以这里 σ取１。

３　实验与结果

本文实验使用的电脑为ｉ７处理器，内存８ＧＢ，
操作系统为 Ｕｂｕｎｔｕ１８．０４，实验图像来自 Ｏｘｆｏｒｄ

ＶＧＧ数据集等［２３］
。为验证本文算法对不同类型

图像的性能，选取了 ４组图像，如图 ３所示，分别
是图像模糊、光照变化、图像压缩和高斯噪声，每

组中包含６幅图片。

图 ３　实验用图

Ｆｉｇ．３　Ｉｍａｇｅｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图４为４组图像的原算法和本文算法的准确
率对比。实验以平均准确率、最高准确率、最低准

确率和准确率的标准差评价算法的准确性。记最

高准确率为 Ｈ，最低准确率为 Ｌ，平均准确率为 Ｅ，
准确率的标准差为 Ｓ。

准确率的计算方法如下：

１）根据得到的匹配点，采用 ＲＡＮＳＡＣ方法，
计算２幅图像之间的基础矩阵。

２）满足该基础矩阵的匹配点为内点，并以内
点数 Ｎｉ占匹配点总数 Ｎｍ的百分比为准确率，准
确率为

ｐａ ＝
Ｎｉ
Ｎｍ
×１００％ （１０）

在实验中高斯函数的标准差 σ取 １，调节
ＧＭＳ阈值的参数 α取６。

由图４（ａ）～（ｄ）可知，在图像模糊、光照变
化、图像压缩和噪声情况下，原算法的准确率曲线

出现较大波动，准确率下降，本文算法不仅提高了

准确率，而且减小了波动。

如表１所示，在图像模糊条件下，本文算法平
均准确率提高了 ３．５％，标准差下降了 ２．５８％。
在光照变化条件下，本文算法平均准确率提高了

４．２％，标准差下降了 ０．９２％。在图像压缩条件
下，本文算法平均准确率提高了 ２．２％，标准差下
降了０．９３％。

１５１２
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图 ４　准确率对比

Ｆｉｇ．４　Ａｃｃｕｒａｃｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

表 １　实验结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

实验图像
最高准确率／％ 最低准确率／％ 平均准确率／％ 准确率标准差／％

原算法 本文算法 原算法 本文算法 原算法 本文算法 原算法 本文算法

图像模糊 ９５．４ ９８．３ ６８．１ ７９．７ ８５．８ ８９．３ ７．９５ ５．３７

光照变化 ９６．８ ９７．８ ８７．５ ９２．７ ９１．２ ９５．４ ２．４８ １．５６

图像压缩 ９９．８ ９９．７ ９１．３ ９４．３ ９５．７ ９７．９ ２．６５ １．７２

高斯噪声 ９６．３ ９８．３ ７４ ５７．１ ８６．２ ９２．２ ７．２１ ９．５７

　　在高斯噪声条件下，本文算法平均准确率提
高了６％，但标准差提高了 ２．３６％。如果去除实
验顺序为１５的数据，原算法的标准差是 ６．９７％，
本文算法的标准差是２．０２％，本文算法标准差下
降了４．９５％，平均准确率提高７．３％。

出现这种现象的原因是：实验顺序为１５的实
验中，比较的是高斯噪声图像组的第 ５幅和第
６幅图片，与其他图像相比，第 ６幅图像的噪声加
剧，其高斯噪声的方差为 １０２。这说明本文算法
在噪声条件下可以提高匹配的准确率，但噪声过

于严重时，匹配准确率下降。

在图像压缩条件下，平均准确率提高 ２．２％，
相较于其他条件提高幅度最低。这是因为在图像

压缩条件下，原算法的平均准确率为 ９５．７％，所
以本文算法虽然提高平均准确率，但提高空间有

限。此外，ＶＧＧ图像中使用的图像压缩方法为

ＪＰＥＧ图像压缩，该方法虽然减少了图像的细节，
但仍保留了大量的图像信息，相较于其他条件，图

像压缩对特征匹配的影响较小，因此在图２中，待
判断网格与其邻域内网格中的匹配点数目差异较

小，加权后对结果影响不大。

４　结　论

１）本文算法在图像模糊、光照变化、和图像
压缩条件下，准确率提高。

２）在高斯噪声条件下，当高斯噪声的方差较
小时，本文算法在准确性方面超过原算法。但如

果噪声加剧，则算法准确性出现下降。如何改进

算法使其在噪声严重条件下实现准确匹配还需进

一步研究。

３）在图像压缩条件下，本文算法对准确率的
提升有限。在以后的研究中，可以采用增加 ＯＲＢ

２５１２
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描述子维度等方法提高特征点描述子的区分度，

从而提高匹配准确率。
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ｅｘｔｒａｃｔｅｄｆｅａｔｕｒｅｐｏｉｎｔｓｅｖｅｎｌｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｉｎｔｈｅｉｍａｇｅ，ｔｈｕｓｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｆｅａｔｕｒｅｐｏｉｎｔｓｃｏｎｃｅｎｔｒａ
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ｎａｒｙｍａｔｃｈｉｎｇ，ａｎｄｃｒｏｓｓｖａｌｉｄａｔｉｏｎｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｅｌｉｍｉｎａｔｅｓｏｍｅｍｉｓｍａｔｃｈｅｓａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｒｅｓｕｌｔｏｆｂｒｕｔｅ
ｆｏｒｃｅｍａｔｃｈｉｎｇ．Ｆｉｎａｌｌｙ，Ｇａｕｓｓｉａｎｋｅｒｎｅｌｉｓｕｓｅｄｔｏｗｅｉｇｈｔｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｇｒｉｄｂａｓｅｄｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｔｏｏｐｔｉ
ｍｉｚｅｔｈｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｆｕｒｔｈｅｒｅｌｉｍｉｎａｔｅｔｈｅｍｉｓｍａｔｃｈｅｓｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｍａｔｃｈｉｎｇｓｅｔｗｉｔｈｈｉｇｈｅｒａｃｃｕｒａ
ｃｙ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅａｖｅｒａｇｅａｃｃｕｒａｃｙｂｙ３．５％，４．２％，１．８％
ａｎｄ６％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｉｍａｇｅｂｌｕｒ，ｌｉｇｈｔｃｈａｎｇｅ，ｉｍａｇｅｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎａｎｄｎｏｉｓｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｅａｔｕｒｅｍａｔｃｈｉｎｇ；ＯＲＢｆｅａｔｕｒｅ；ｇｒｉｄｂａｓｅｄｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ；ｆｅａｔｕｒｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ；Ｇａｕｓｓｉａｎ
ｋｅｒｎｅｌ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７２４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００９２１１７：２０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９２１．１６０３．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＫｅｙＲｅｓｅｒａｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＪｉｌｉｎＰｒｏｖｉｎｃｅＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄＲｅｆｏｒｍＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎ（２０１８Ｃ０３５３）

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