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摘　 要：针对具有非最小相位特性的高超声速飞行器纵向动力学模型，考虑舵面发生卡死和失效故

障、系统参数不确定的问题，提出了一种基于输出重定义形式的自适应鲁棒容错控制方法。 对于高

度子系统中由于升降舵和升力耦合产生的不稳定内动态，重定义系统输出，将俯仰角作为系统新的

输出，对新内动态进行一些坐标变换，设计出俯仰角期望的跟踪指令。 对于系统重定义后的高度和

速度子系统，将未知非线性函数参数化并写成未知气动参数和函数向量的乘积形式，采用自适应学

习律估计未知气动参数和故障参数，基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 稳定性定理进行了系统稳定性理论分析，通过

仿真验证了所给方法的有效性。

关　 键　 词：非最小相位；高超声速飞行器；自适应控制；容错控制

中图分类号：Ｖ４４８．２　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃０００１⁃０９

　 　 高超声速飞行器在模型上表现出强非线性，由
于其复杂的飞行环境和高马赫的飞行速度，气动参

数变化明显，另外由于模型结构的特点，高超声速飞

行器还表现出非最小相位特性，存在状态约束，输入

饱和等诸多难点，给控制器设计带来了挑战［１］。 高

超声速飞行器模型中的非最小相位特性是由于升降

舵－升力耦合导致的，如果直接运用反步法或者动

态逆的方法，虽然保证了系统输出的跟踪控制，但模

型中的不稳定内动态没法得到镇定，系统最终会不

稳定。
目前高超声速飞行器非最小相位控制器的设计

主要有 ３ 种解决思路：①忽略升降舵和升力之间的

耦合项，将其作为系统的不确定项处理。 系统被简

化为最小相位系统。 文献［２］将弹性模态、输入－输
出耦合、升降舵－升力耦合视为不确定项，得到了面

向控制模型。 高度子系统被近似为严反馈形式。 采

用近似反步法和自适应控制解决了速度子系统和高

度子系统的跟踪控制。 但该方法只适用于非最小相

位特性较弱的模型。 ②在模型中引入鸭翼，借助鸭

翼偏转方向与升降舵相反，于是让鸭翼和升降舵按

一定增益的形式同时偏转，可以消除掉升降舵和升

力之间的耦合。 文献［３］对非最小相位高超声速飞

行器模型进行了说明，并提出鸭翼作为冗余舵面。
但是鸭翼带来的气动热问题对飞行器的热防护提出

了苛刻的要求，目前工程上难以实现。 ③输出重定

义，也是目前学术界最主要采用的方法。 文献［４］
提出了 ３ 种不同的输出重定义形式：内动态俯仰角

误差作为新输出；俯仰角和高度误差加权形式作为

新输出；俯仰角、高度和高度的积分项加权作为新输

出。 并分别设计控制器，仿真分析了 ３ 种方法的跟

踪性能。 但期望的内动态指令难以计算，给控制器

设计带来了一定困难。 文献［５］采用了俯仰角作为

新输出的重定义形式，经过一些坐标变换和状态定

义，利用小增益定理证明了内外动态的稳定性，给出

了俯仰角跟踪指令，并分析了小增益取值的不同对

跟踪性能的影响。 文献［６⁃７］在此基础上分别采用

鲁棒自适应控制和复合学习控制处理不确定性，提
高了系统的鲁棒性。 输出重定义的一种特殊形式是

标准型法，文献［８］基于微分同胚理论，选取适当的

坐标变换将系统化为 Ｂ⁃Ｉ 标准型，采用线性反馈项

镇定内动态和系统误差，用鲁棒控制处理了非线性

项。 文献［９］进一步采用动态滑模控制，处理了高
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度子系统的不确定性问题。 文献［１０］借用滑模的

思想进行了输出重定义，将非线性系统分为内动态

和外动态子系统，将内动态子系统在平衡位置线性

化，针对这两个子系统逐层设计控制策略，并采用非

因果稳定逆计算了期望的内动态即理想内动态。 实

现了比较精确的跟踪。
高超声速飞行器是一个庞大的系统，由数以万

计的元件组成。 飞行过程中执行器或传感器发生故

障都可能导致系统不稳定，飞行器对故障尤其敏感。
文献［１１］考虑高超声速飞行器存在升降舵偏角卡

死故障，基于反馈线性化得到的纵向动态方程，用扩

张状态观测器对速度、高度高阶项及故障项在线观

测，将得到的观测信息用于基于预测控制的容错控

制器设计中。 文献［１２］针对高超声速飞行器执行

器部分失效和卡死故障，将自适应控制技术和神经

网络相结合，设计自适应神经网络容错控制器，能解

决系统参数不确定和故障下的稳定跟踪。 文献

［１３］考虑了攻角约束和执行器故障，用神经网络逼

近不确定非线性函数，基于障碍 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数设计

了反步法和复合学习的控制律，并用自适应控制对

故障进行了补偿。 文献［１４］首先引入辅助变量，重
新选取坐标，考虑外部干扰、不确定性和执行器故

障，将模型转化成面向控制器设计的多变量二阶系

统，设计了非线性自适应故障容错控制器。 文献

［１５］基于同样的模型，设计了非奇异终端滑模面，
能够保证跟踪误差有限时间收敛。 文献［１６］考虑

突变增益故障和偏置故障，将自适应神经网络控制

和有限时间预设性能控制相结合，可以保证跟踪误

差收敛到一定范围内。 文献［１７］针对直接力、气动

力复合容错控制问题，考虑发动机损失故障，设计了

自适应滑模容错控制器。 文献［１８］考虑了控制方

向不确定的高超声速飞行器容错控制问题，利用

Ｎｕｓｓｂａｕｍ 增益函数对控制方向自适应估计，解决了

舵面反偏故障这种特殊的故障形式。
目前考虑非最小相位特性的高超声速飞行器容

错控制器设计的研究还比较少，而且非最小相位系

统使得控制器不仅要保证输出的稳定跟踪还要使得

内动态能够收敛有界。 故障的发生加大了控制器设

计的难度。 本文针对带有舵面故障的非最小相位高

超声速飞行器纵向模型，基于输出重定义的策略，将
高度子系统输出重定义为俯仰角，并通过设计俯仰

角跟踪指令，设计了自适应鲁棒容错控制器。 仿真

测试表明，系统输出高度和速度能够实现对给定期

望指令的有效跟踪，而且对外界干扰具有一定鲁

棒性。

１　 非最小相位高超声速飞行器纵向
模型

１．１　 考虑故障的吸气式高超声速飞行器非最小相

位模型

Ｖ̇ ＝ Ｔｃｏｓ（θ － γ） － Ｄ
ｍ

－ ｇｓｉｎγ

ｈ̇ ＝ Ｖｓｉｎγ

γ̇ ＝ Ｌ ＋ Ｔｓｉｎ（θ － γ）
ｍＶ

－ ｇ
Ｖ
ｃｏｓγ

θ̇ ＝ Ｑ

Ｑ̇ ＝ Ｍ
Ｉｙｙ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（１）

式中： Ｖ，ｈ，γ，θ和Ｑ分别为速度、高度、航迹角、俯仰

角和俯仰角速率，是系统的 ５ 个状态量。 高度 ｈ 和

速度 Ｖ 为输出量。 ｍ，ｇ，Ｉｙｙ 分别为飞行器质量、重力

加速度和转动惯量。 Ｔ，Ｄ，Ｌ，Ｍ 分别为推力、阻力、
升力和俯仰力矩。 表达式为

Ｔ ＝ 􀭰ｑＳ［ＣＴ，Φ（α）Φ ＋ ＣＴ（α）］
Ｄ ＝ 􀭰ｑＳＣＤ（α）

Ｌ ＝ 􀭰ｑＳ［ＣＬ（α） ＋ Ｃδｅ
Ｌ δＦ］

Ｍ ＝ ｚＴＴ ＋ 􀭰ｑＳ􀭰ｃ（ＣＭ（α） ＋ Ｃδｅ
Ｍ δＦ）

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（２）

式中

ＣＴ，Φ（α） ＝ ＣΦα３
Ｔ α３ ＋ ＣΦα２

Ｔ α２ ＋ ＣΦα
Ｔ α ＋ ＣΦ

Ｔ

ＣＴ（α） ＝ Ｃ３
Ｔ α３ ＋ Ｃ２

Ｔ α２ ＋ Ｃ１
Ｔ α ＋ Ｃ０

Ｔ

ＣＤ（α） ＝ Ｃα２
Ｄ α２ ＋ Ｃα

Ｄ α ＋ Ｃ０
Ｄ

ＣＬ（α） ＝ Ｃα
Ｌ α ＋ Ｃ０

Ｌ

ＣＭ（α） ＝ Ｃα２
Ｍ α２ ＋ Ｃα

Ｍ α ＋ Ｃ０
Ｍ

􀭰ｑ ＝ １
２
ρＶ２，ρ ＝ ρ０ｅｘｐ －

ｈ － ｈ０

ｈｓ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ï

（３）

　 　 􀭰ｑ 表示动压，Ｓ 表示参考面积，􀭰ｃ 表示平均气动

弦长，ρ 表示空气密度，Φ 表示油门开度，δＦ 是考虑

故障后的舵面偏转角值。 α ＝ θ － γ 表示攻角，其余

均为常数。 模型参数数值具体见文献［３］。
本文考虑如下形式的故障

δｅｉ ＝ ｆｅｉｕｅ ＋ （１ － λ ｉ）􀭵ｕｅｉ， ｉ ＝ １ 或 ２ （４）
式中： ｕｅ 是实际舵面输入指令，通常为标称模型下

的控制器设计指令，λ ｉ ∈｛０，１｝，ｆｅｉ 满足 ０≤ ｆｅｉ ≤１，

２
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表示第 ｉ 个舵面发生失效故障时的失效系数。 􀭵ｕｅｉ 则

表示第 ｉ 个舵面发生卡死故障时的卡死位置，通常

是一个常值。
各参数与飞行器舵面发生故障的关系如下

所示：
１） 没有故障发生：当第 ｉ 个舵面没有发生故障

时，ｆｅｉ ＝ １，λ ｉ ＝ １。
２） 失效故障：当第 ｉ 个舵面发生失效故障时，

０ ≤ｆｅｉ ＜ １，λ ｉ ＝ １。 当 ｆｅｉ ＝ ０ 时，舵面完全失效；当
０ ＜ ｆｅｉ ＜ １时，舵面部分失效。 不考虑 ２个舵面同时

完全失效的情况。
３） 卡死故障：当第 ｉ 个舵面发生卡死故障时，

ｆｅｉ ＝ ０，λ ｉ ＝ ０。
考虑模型具有冗余舵面，用 ｓ１，ｓ２ 表示左右 ２ 个

舵面的分配系数，将上述舵面故障模型代入高超声

速飞行器原模型，可得到发生故障时输入舵面偏角

与设计的容错控制律的关系如下

δＦ ＝ ｍ１ｕｅ ＋ ｍ２ （５）

式中： ｍ１ ＝ ∑
２

ｉ ＝ １
ｓｉ ｆｅｉ，ｍ２ ＝ ∑

２

ｉ ＝ １
ｓｉ（１ － λ ｉ）。

１．２　 面向控制模型

为后续控制器设计说明方便，建立面向控制的

模型。 定义速度跟踪误差 ｅＶ ＝ Ｖ － Ｖｒ 和航迹角跟踪

误差 ｅγ ＝ γ － γｒ，飞行器纵向模型（１） 可以写为

ｅ̇Ｖ ＝ ｆＶ ＋ ｇＶΦ － Ｖ̇ｒ ＋ ｄ１ （６）
ｅ̇γ ＝ ｆγ ＋ ｇγ１Φ ＋ ｇγ２δＦ － γ̇ｒ

θ̇ ＝ Ｑ

Ｑ̇ ＝ ｆｑ ＋ ｇｑ１Φ ＋ ｇｑ２δＦ ＋ ｄ２

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（７）

ｆＶ ＝
􀭰ｑＳ（ＣＴ（α）ｃｏｓα － ＣＤ（α））

ｍ
－ ｇｓｉｎγ

ｇＶ ＝
􀭰ｑＳＣΦ

Ｔ （α）ｃｏｓα
ｍ

ｆγ ＝
（􀭰ｑＳＣＬ（α） ＋ 􀭰ｑＳＣＴ（α）ｓｉｎα － ｍｇｃｏｓγ）

ｍＶ

ｇγ１ ＝
􀭰ｑＳＣΦ

Ｔ （α）ｓｉｎ（α）
ｍＶ

，ｇγ２ ＝
􀭰ｑＳＣδｅ

Ｌ

ｍＶ

ｆｑ ＝
ｚＴ􀭰ｑＳＣＴ（α） ＋ 􀭰ｑ􀭰ｃＳＣＭ（α）

Ｉｙｙ

ｇｑ１ ＝
ｚＴ􀭰ｑＳＣΦ

Ｔ （α）
Ｉｙｙ

，ｇｑ２ ＝
􀭰ｑ􀭰ｃＳＣδｅ

Ｍ

Ｉｙｙ
（８）

式中： ｄ１，ｄ２ 是外界干扰引起的扰动值。

２　 控制器设计

本文的控制目标是针对纵向模型（１）式，设计

控制器实现飞行器的高度 ｈ 和速度 Ｖ 能跟踪上期望

的指令 ｈｒ 和 Ｖｒ，并对舵面故障有容错能力，系统的

状态量和油门当量、舵面偏转角保持在合理的范围

内，对外界干扰具有一定鲁棒性。
从（６）至（７）式可以看出，速度子系统由油门开

度控制，不具有非最小相位特性。 而在高度子系统

中，如果将高度作为输出直接设计控制器，俯仰角和

俯仰角速率等内部动态的稳定性无法得到保证。 文

献［４］对外动态方程和内动态方程线性化后进行根

轨迹分析，发现在零输入情况下，高度环是稳定的，
俯仰角环是不稳定的，因此高度子系统的输出被重

定义为俯仰角 θ，设计控制器后可以保证所有状态

是渐进稳定的。
控制器设计分为 ２ 个部分：对速度子系统设计

控制器，得到输入油门开度的控制量；在高度子系统

中设计舵面偏转角时，将油门开度视为已知量，通过

舵面的作用将其抵消掉，这样分离成单输入单输出

系统，简化了控制器设计步骤。
２．１　 速度子系统自适应控制器设计

由于速度控制器不存在故障所以只需对其进行

自适应参数估计，考虑气动参数不确定和外界干扰，
将含有未知气动参数的函数 ｆＶ 和 ｇＶ 参数化为

ｆＶ ＝ ｆ Ｔ
Ｖ１θＶ１ － ｇｓｉｎγ （９）

ｇＶ ＝ ｆ Ｔ
Ｖ２θＶ２ （１０）

式中

ｆＶ１ ＝ 􀭰ｑＳ
ｍ
［α３ｃｏｓα，α２ｃｏｓα，αｃｏｓα，ｃｏｓα，

　 　 － α２， － α， － １］ Ｔ

θＶ１ ＝ ［Ｃ３
Ｔ，Ｃ２

Ｔ，Ｃ１
Ｔ，Ｃ０

Ｔ，Ｃα２
Ｄ ，Ｃα

Ｄ，Ｃ０
Ｄ］ Ｔ

ｆＶ２ ＝ 􀭰ｑＳ
ｍ
［α３ｃｏｓα，α２ｃｏｓα，αｃｏｓα，ｃｏｓα］ Ｔ

θＶ２ ＝ ［ＣΦα３
Ｔ ，ＣΦα２

Ｔ ，ＣΦα
Ｔ ，ＣΦ

Ｔ ］ Ｔ

ｆＶ１，ｆＶ２ 是已知函数，θＶ１，θＶ２ 是未知参数向量。 控制

输入指令油门开度 Φ 设计如下

Φ ＝ １
ｆ Ｔ

Ｖ２ θ^Ｖ２

（ － ｋＶｅＶ － ｆ Ｔ
Ｖ１ θ^Ｖ１ ＋ ｇｓｉｎγ ＋

　 Ｖ̇ｒ － ｄ^１Ｍ ｔａｎｈ（
ｅＶ
􀭹ε１

））
（１１）

式中： ｋＶ ＞ ０为待设计参数，θ^Ｖ１ 和 θ^Ｖ２ 是对未知气动

３
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参数的估计值。 ｄ^１Ｍ 是对未知干扰上界的估计值。
自适应参数更新律如下

θ^
·

Ｖ１ ＝ γｆＶ（ｅＶｆＶ１ － ｋＶ１ θ^Ｖ１）

θ^
·

Ｖ２ ＝ γｇＶ（ΦｅＶｆＶ２ － ｋＶ２ θ^Ｖ２） （１２）

ｄ^１Ｍ 的更新律如下

ｄ^
·

１Ｍ ＝ γｄ１ ｅＶ ｔａｎｈ
ｅＶ
􀭹ε１

æ

è
ç

ö

ø
÷ － ｋ１Ｍ ｄ^１Ｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （１３）

式中： γ ｆＶ，γ ｇＶ，ｋＶ１，ｋＶ２，γ ｄ１，ｋ１Ｍ，γ ｄ１，􀭹ε１ 均为大于 ０ 的

待设计参数。
２．２　 高度子系统自适应容错控制器设计

上文中说明了重定义输出为俯仰角的原因，但
设计俯仰角 θ 动态方程的控制器只能保证高度 ｈ 有

界却不能实现跟踪，设计期望的俯仰角指令可以改

变高度和航迹角动态方程的极点位置，从而改变高

度和航迹角的动态过程，实现对指令的跟踪。
根据文献［５］，基于微分同胚原理，选取以下坐

标变换

ξ２ ＝ ｅγ ＋ μ１Ｑ ＋ μ２ｅＶ （１４）
式中

μ１ ＝ －
ＩｙｙＣδｅ

Ｌ

􀭰ｃｍＣδｅ
Ｍ Ｖｒ

μ２ ＝ １
Ｖｒ

ｚＴＣδｅ
Ｌ

􀭰ｃＣδｅ
Ｍ

１
ｃｏｓαｒ

－ ｔａｎαｒ
æ

è
ç

ö

ø
÷

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

（１５）

α ｒ 是指系统输出跟踪时的攻角值，满足下面的三次

方程

ａα３α
３
ｒ ＋ ａα２α

２
ｒ ＋ ａα１αｒ ＋ ａα０

＝ ０ （１６）
式中

ａα０
＝ Ｃ０

Ｌ －
Ｃδｅ

Ｌ Ｃ０
Ｍ

Ｃδｅ
Ｍ

－
ｚＴＣδｅ

Ｌ Ｃ０
Ｄ

􀭰ｃＣδｅ
Ｍ

－ ２ｍｇ
ρＳＶ２

ｒ

１ ＋
ｚＴＣδｅ

Ｌ γｒ

􀭰ｃＣδｅ
Ｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷

ａα１
＝ Ｃα

Ｌ －
Ｃδｅ

Ｌ Ｃα
Ｍ

Ｃδｅ
Ｍ

－
ｚＴＣδｅ

Ｌ Ｃα
Ｄ

􀭰ｃＣδｅ
Ｍ

＋ Ｃ０
Ｄ ＋

２ｍｇγｒ

ρＳＶ２
ｒ

ａα２
＝ Ｃα

Ｄ －
Ｃδｅ

Ｌ Ｃα２
Ｍ

Ｃδｅ
Ｍ

－
ｚＴＣδｅ

Ｌ Ｃα２
Ｄ

􀭰ｃＣδｅ
Ｍ

，ａα３
＝ Ｃα２

Ｄ

通过航迹角误差构建如下积分变量

ξ̇１ ＝ ｅγ ＝ ξ２ － μ１Ｑ － μ２ｅＶ （１７）
构建如下的坐标变换

χ
１ ＝ ｋ１ξ１ ＋ αｒ，　 χ

２ ＝ ξ２ ＋ χ
１ （１８）

式中： ０ ＜ ｋ１ ≤ １ 是待设计的常数。
俯仰角的期望指令设计为

θｒ ＝ － χ
１ ＋ γｒ ＋ αｒ ＝ － ｋ１ξ１ ＋ γｒ （１９）

　 　 文献［５］通过对新变量 χ
１，χ ２ 求导得到（２０）式

χ̇１ ＝ － ａ１（χ１ － χ
２ ＋ μ１Ｑ ＋ μ２ｅＶ） ＋ ｄχ１

χ̇２ ＝ － ａ２
χ
１ － ａ３

χ
２ ＋ Λ１ｅθ ＋ ｂ２Ｑ ＋ ｂ３ｅＶ ＋

　 ｄχ２
＋ Λ１（θｒ ＋ χ

１ － γｒ － αｒ） （２０）
　 　 通过代入（１８）式，根据文献给出的小增益定理

可知，重定义后的跟踪误差有界时，上述内动态 χ
１，

χ
２ 有界，具体说明见原始文献［５］。

ｓｔｅｐ１　 由公式（１８）给出的俯仰角跟踪指令，定
义俯仰角跟踪误差为 ｅθ ＝ θ － θ ｒ，则公式（７） 写为

ｅ̇θ ＝ θ̇ － θ̇ｒ ＝ Ｑ － θ̇ｒ （２１）
　 　 根据文献［５］反步法设计思想，设计俯仰角速

律虚拟控制律如下

Ｑｒ ＝ － ｋｑｅθ － ｋ１ｅγ ＋ γ̇ｒ （２２）
　 　 ｓｔｅｐ２　 定义 ｅｑ ＝Ｑ － Ｑｒ，公式（７） 中方程重写为

ｅ̇ｑ ＝ Ｆ ＋ ＧδＦ ＋ Ｅ ＋ ｄ２ （２３）
式中

Ｆ ＝ ｆｑ ＋ ｇｑ１Φ ＋ ｋ１（ ｆγ ＋ ｇγ１Φ）
Ｇ ＝ ｇｑ２ ＋ ｋ１ｇγ２

Ｅ ＝－ ｋ２
ｑ ｅθ ＋ ｋｑｅｑ － ｋ１ γ̇ｒ － γ̈ｒ

ì

î

í

ï
ï

ïï

将故障模型（４）代入（２３）式得

ｅ̇ｑ ＝ Ｆｑ ＋ Ｇｑｕｅ ＋ Ｅ ＋ ｄ２ （２４）
式中

Ｆｑ ＝ Ｆ ＋ ｍ２Ｇ
Ｇｑ ＝ ｍ１Ｇ

{
　 　 同样地，将未知函数 Ｆｑ 和 Ｇｑ 进行参数估计，同
时对故障系数估计

Ｆｑ ＝ ｆ Ｔ
ｑ１θｑ１ － ｋ１

ｇｃｏｓγ
Ｖ

（２５）

Ｇｑ ＝ ｆ Ｔ
ｑ２θｑ２ （２６）

ｆｑ１ ＝ ［
􀭰ｑＳｚＴ
Ｉｙｙ

（α３，α２，α，１），􀭰ｑＳ􀭰ｃ
Ｉｙｙ

（α２，α，１），

　
􀭰ｑＳｚＴ
Ｉｙｙ

（α３，α２，α，Φ），
􀭰ｑＳｋ１

ｍＶ
（α，１，α３ｓｉｎα，

　 α２ｓｉｎα，αｓｉｎα，ｓｉｎα，α３Φｓｉｎα，α２Φｓｉｎα，

　 αΦｓｉｎα，Φｓｉｎα），􀭰ｑＳ 􀭰ｃ
Ｉｙｙ

，
ｋ１

Ｖ
æ

è
ç

ö

ø
÷ ］ Ｔ

θｑ１ ＝ ［Ｃ３
Ｔ，Ｃ２

Ｔ，Ｃ１
Ｔ，Ｃ０

Ｔ，Ｃα２
Ｍ ，Ｃα

Ｍ，

　 Ｃ０
Ｍ，ＣΦα３

Ｔ ，ＣΦα２
Ｔ ，ＣΦα

Ｔ ，ＣΦ
Ｔ ，

　 Ｃα
Ｌ，Ｃ０

Ｌ，Ｃ３
Ｔ，Ｃ２

Ｔ，Ｃ１
Ｔ，Ｃ０

Ｔ，Ｃα２
Ｄ ，Ｃα

Ｄ，Ｃ０
Ｄ，ＣΦα３

Ｔ ，

　 ＣΦα２
Ｔ ，ＣΦα

Ｔ ，ＣΦ
Ｔ ，ｍ２（Ｃδｅ

Ｍ，Ｃδｅ
Ｌ ）］ Ｔ

ｆｑ２ ＝ 􀭰ｑＳ 􀭰ｃ
Ｉｙｙ

，
ｋ１

ｍＶ
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

Ｔ

， θｑ２ ＝ ｍ１［Ｃδｅ
Ｍ，Ｃδｅ

Ｌ ］ Ｔ

４
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　 　 定义误差向量 ε ＝ ｅθ ｅｑ[ ] Ｔ，则有

ε̇ ＝ Ａεε ＋ Ｂε（Ｆｑ ＋ Ｇｑｕｅ ＋ Ｅ ＋ ｄ２） （２７）
式中

Ａε ＝
－ ｋｑ １
０ ０

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， Ｂε ＝

０
１

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

　 　 设计舵面偏转角控制律如下

ｕｅ ＝
１

ｆ Ｔ
ｑ２ θ^ｑ２

(Ｋεε － ｆ Ｔ
ｑ１ θ^ｑ１ ＋ ｋ１

ｇｃｏｓγ
Ｖ

＋

Λ － ｄ^２Ｍ ｔａｎｈ
ｅｑ
􀭹ε２

æ

è
ç

ö

ø
÷ ) （２８）

　 　 自适应参数更新律如下

θ^
·

ｑ１ ＝ γＦ（ｅｑｆｑ１ － ｋｑ１ θ^ｑ１）

θ^
·

ｑ２ ＝ γＧ（ｕｅｅｑｆｑ２ － ｋｑ２ θ^ｑ２） （２９）
同样地

ｄ^
·

２Ｍ ＝ γｄ２ ｅｑ ｔａｎｈ
ｅｑ
􀭹ε２

æ

è
ç

ö

ø
÷ － ｋ２Ｍ ｄ^２Ｍ

æ

è
ç

ö

ø
÷ （３０）

式中： Ｋε 是使得 Ａε ＋ ＢεＫε 为 Ｈｕｒｗｉｔｚ 矩阵的值。
γＦ，γＧ，ｋｑ，ｋｑ１，ｋｑ２，γ ｄ２，ｋ２Ｍ，γ ｄ２，􀭹ε２ 均为大于 ０ 的待设

计参数。

３　 系统稳定性分析

假设 １　 对于公式（６）和（７），外界干扰 ｄ１ 和 ｄ２

具有未知上界 ｄ１Ｍ 和 ｄ２Ｍ， ｜ ｄ１ ｜ ＜ ｄ１Ｍ， ｜ ｄ１ ｜ ＜ ｄ１Ｍ。
３．１　 速度子系统稳定性分析

定理 １　 对于速度子系统（６），设计给出的油门

开度（１１）和自适应更新律（１２）至（１３），速度跟踪误

差 ｅＶ，参数估计误差􀭹θＶ１ ＝ θＶ１ － θ^Ｖ１ 和􀭹θＶ２ ＝ θＶ２ － θ^Ｖ２，

以及干扰上界估计误差 􀭹ｄ１Ｍ ＝ ｄ１Ｍ － ｄ^１Ｍ 一致最终有

界。
证明　 选取如下的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

ＬＶ ＝ １
２
（ｅ２Ｖ ＋ γ －１

ｆＶ
􀭹θＴ
Ｖ１
􀭹θＶ１ ＋ γ －１

ｇＶ
􀭹θＴ
Ｖ２
􀭹θＶ２ ＋ γ －１

ｄ１
􀭹ｄ２

１Ｍ）

（３１）
　 　 对上述函数求导可得

Ｌ̇Ｖ ＝ ｅＶ ｅ̇Ｖ － γ －１
ｆＶ
􀭹θＴ
Ｖ１ θ^

·

Ｖ１ － γ －１
ｇＶ
􀭹θＴ
Ｖ２ θ^

·

Ｖ２ － γ －１
ｄ１

􀭹ｄ１Ｍ ｄ^１Ｍ

　 （３２）
将公式（６），控制律（１１）和自适应更新律（１２）至

（１３）代入公式（３２）得
Ｌ̇Ｖ ＝ － ｋＶｅ２

Ｖ ＋ ｅＶｆ Ｔ
Ｖ１
􀭹θＶ１ ＋ ｅＶｆ Ｔ

Ｖ２
􀭹θＶ２Φ －

　 ｅＶ􀭹θＴ
Ｖ１ｆＶ１ － ｅＶΦ􀭹θＴ

Ｖ２ｆＶ２ ＋ ｋＶ１
􀭹θＴ
Ｖ１ θ^Ｖ１ ＋

　 ｋＶ２
􀭹θＴ
Ｖ２ θ^Ｖ２ ＋ ｅＶ ｄ１ － ｄ１Ｍ ｔａｎｈ

ｅＶ
􀭹ε１

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 ｋ１Ｍ
􀭹ｄ１Ｍ ｄ^１Ｍ ＝

　 － ｋＶｅ２
Ｖ ＋ ｋＶ１

􀭹θＴ
Ｖ１ θ^Ｖ１ ＋ ｋＶ２

􀭹θＴ
Ｖ２ θ^Ｖ２ ＋

　 ｋ１Ｍ
􀭹ｄ１Ｍ ｄ^１Ｍ ＋ ｅＶ ｄ１ － ｄ１Ｍ ｔａｎｈ

ｅＶ
􀭹ε１

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ （３３）

根据如下不等式

０ ≤｜ η ｜ － ηｔａｎｈ η
􀭹ε０

æ

è
ç

ö

ø
÷ ≤ α０􀭹ε０，􀭹ε０ ＞ ０，η ∈ Ｒ

α０ ＝ ｅｘｐ（ － α０􀭹ε０）
有如下不等式成立

ｅＶ ｄ１ － ｄ１Ｍ ｔａｎｈ
ｅＶ
􀭹ε１

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ ≤ ｄ１Ｍα１􀭹ε１

ｋＶ１
􀭹θＴ
Ｖ１ θ^Ｖ１ ≤ １

２
ｋＶ１（‖θＶ１‖２ － 􀭹θＴ

Ｖ１
􀭹θＶ１）

ｋＶ２
􀭹θＴ
Ｖ２ θ^Ｖ２ ≤ １

２
ｋＶ２（‖θＶ２‖２ － 􀭴θＴ

Ｖ２
􀭹θＶ２）

ｋ１Ｍ
􀭹ｄ１Ｍ ｄ^１Ｍ ≤ １

２
ｋ１Ｍ（ｄ２

１Ｍ － 􀭹ｄ２
１Ｍ） （３４）

则

Ｌ̇Ｖ ≤－ ｋＶｅ２Ｖ － １
２
ｋＶ１

􀭹θＴ
Ｖ１
􀭹θＶ１ － １

２
ｋＶ２

􀭹θＴ
Ｖ２
􀭹θＶ２ －

１
２
ｋ１Ｍ

􀭹ｄ２
１Ｍ ＋ １

２
ｋＶ１‖θＶ１‖２ ＋ １

２
ｋＶ２‖θＶ２‖２ ＋

１
２
ｋ１Ｍｄ２

１Ｍ ＋ ｄ１Ｍα０􀭹ε１ ≤－ κＶＬＶ ＋ ｐ１ （３５）

式 中： κ Ｖ ＝ ｍｉｎ（２ｋＶ，ｋＶ１γ ｆｖ，ｋＶ２γ ｇｖ，ｋ１Ｍγ ｄ１），ｐ１ ＝
１
２
ｋＶ１‖θＶ１‖２ ＋ １

２
ｋＶ２‖θＶ２‖２ ＋ １

２
ｋ１Ｍｄ２

１Ｍ ＋ ｄ１Ｍα０􀭹ε１

根据 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 定理可知定理 １ 得证。
３．２　 高度子系统稳定性分析

定理 ２　 对于高度子系统（７），设计给出的舵面

偏转角（２８）和自适应更新律（２９），（３０），误差向量

ε ＝ ｅθ ｅｑ[ ] Ｔ，参数估计误差􀭹θｑ１ ＝ θｑ１ － θ^ｑ１ 和􀭹θｑ２ ＝

θｑ２ － θ^ｑ２，以及干扰上界估计误差 􀭹ｄ１Ｍ ＝ ｄ１Ｍ － ｄ^１Ｍ 一

致最终有界。
证明　 选取如下的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数

Ｌｑ ＝
１
２
（ｅ２θ ＋ ｅ２ｑ ＋ γ －１

Ｆ
􀭹θＴ
ｑ１
􀭹θｑ１ ＋

γ －１
Ｇ
􀭹θＴ
ｑ２
􀭹θｑ２ ＋ γ －１

ｄ１
􀭹ｄ２

２Ｍ） （３６）
对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数求导可得

５
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Ｌ̇ｑ ＝ ｅθ ｅ̇θ ＋ ｅｑ ｅ̇ｑ －

γ －１
Ｆ
􀭹θＴ
ｑ１ θ^

·

ｑ１ － γ －１
Ｇ
􀭹θＴ
ｑ２ θ^

·

ｑ２ － γ －１
ｄ２
􀭹ｄ２Ｍ ｄ^

·

２Ｍ （３７）
代入控制律可得

Ｌ̇ｑ ＝ － ｋｑｅ２ｑ － ｋｅｅ２θ ＋ ｅｑ ｄ２ － ｄ２Ｍ ｔａｎｈ
ｅｑ
􀭹ε２

æ

è
ç

ö

ø
÷

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

ｋ２Ｍ
􀭹ｄ２Ｍ ｄ^２Ｍ ＋ ｋｑ１

􀭹θＴ
ｑ１ θ^ｑ１ ＋ ｋｑ２

􀭹θＴ
ｑ２ θ^ｑ２ （３８）

　 　 同速度子系统证明，可以得到以下不等式

Ｌ̇ｑ ≤－ κｑＬｑ ＋ ｐ２ （３９）
式中： κ ｑ ＝ ｍｉｎ（２ｋｑ，２ｋｅ，ｋｑ１γＦ，ｋｑ２γＧ，ｋ２Ｍγ ｄ２），ｐ２ ＝
１
２
ｋｑ１‖θｑ１‖２ ＋ １

２
ｋｑ２‖θｑ２‖２ ＋ １

２
ｋ２Ｍｄ２

２Ｍ ＋ ｄ２Ｍα２􀭹ε２

使用文献［５］ 中分析得到的结论，重定义后的误差

ｅＶ，ｅｑ，ｅθ 一致最终有界，可以得出原来的外部动态误

差 ｅγ 也是有界的。

４　 仿真校验

仿真在 ＭＡＴＬＡＢ２０１８ａ 环境下进行，仿真时间

设置为 ３００ ｓ，初始状态量的取值为 ｈ０ ＝ ２５ ９０８ ｍ，Ｖ０

＝ ２ ３９３ ｍ ／ ｓ，γ０ ＝ ０，θ０ ＝ ０．０５ ｒａｄ， Ｑ０ ＝ ０。 速度参考

指令 Ｖｒ 由一个惯性环节（Ｃ ／ （Ｔｓ ＋ １）） 和二阶滤波

器 ｗ２
ｎ ／ （ ｓ２ ＋ ２ξｗｎ ＋ ｗ２

ｎ） 串联得到，Ｃ ＝ ３０４．８，Ｔ ＝
０．０７，ξ ＝ ０．８，ｗｎ ＝ ０．０４。 飞行器在爬升高度时为保

持恒动压的条件下，设计了航迹角跟踪指令 γ ｒ ＝

ａｒｃｓｉｎ（２ｈｓ Ｖ̇ｒ ／ Ｖ２
ｒ ），速度最终上升 ３０４．８ ｍ ／ ｓ，高度期

望跟踪指令 ｈｒ 由 ｈ̇ｒ ＝ Ｖｒｓｉｎγ ｒ 微分方程产生。 舵面

分配系数设置为 ｓ１ ＝ ｓ２ ＝ ０．５。
控制器参数设置：
速度子系统观测器参数及其控制器参数设置为

ｋＶ ＝ ５，γｆＶ
＝ ２ × １０ －９，γｇＶ

＝ ２ × １０ －８，
ｋＶ１ ＝ ｋＶ２ ＝ ０．１，γｄ１ ＝ ０．０１，ｋ１Ｍ ＝ ５，􀭹ε１ ＝ ０．０１

　 　 高度子系统观测器参数和控制器参数设置为

ｋｑ ＝ ４， Ｋε ＝ ［ － ８， － １］， ｋ１ ＝ １１，

γＦ ＝ ３ × １０ －９， γＧ ＝ ３ × １０ －８，
ｋｑ１ ＝ ｋｑ２ ＝ ０．１， γｄ２ ＝ ０．０１，
ｋ２Ｍ ＝ １０， 􀭹ε２ ＝ ０．０１

　 　 干扰设置具体说明如下：
外界干扰： ｄ１ ＝ ｄ２ ＝ ０．１ｓｉｎ（０．１ｔ）
首先考虑总体舵面发生失效或卡死故障：
１） ０～１５０ ｓ，系统无故障；
２） １５０～２００ ｓ，舵面 ２ 发生失效故障，失效

５０％；
３） ２００ ｓ 后，舵面 １ 发生卡死故障，舵面偏转角

卡死在 ５°。
仿真结果如图 １ 至 ３ 所示，从图中可知，所设计

的基于输出重定义的自适应容错控制算法能够实现

速度指令、航迹角指令以及高度指令的跟踪。 当系

统在稳定状态下时，舵面发生失效和卡死故障后，都
能迅速恢复到期望的指令信号范围附近。

图 １　 速度跟踪情况和速度跟踪误差曲线　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ２　 航迹角跟踪情况和航迹角跟踪误差曲线

６
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图 ３　 高度跟踪情况和高度跟踪误差曲线

系统其他 ２ 个状态量俯仰角和俯仰角速度的动

态变化曲线如图 ４ 至 ５ 所示，可以看出，原系统的不

稳定内动态最终趋向于稳定。

图 ４　 俯仰角变化曲线

图 ５　 俯仰角速率变化曲线

图 ６ 和图 ７ 分别为控制输入信号油门开度和舵

面偏转角的变化曲线。 在 １５０ ｓ 和 ２００ ｓ 分别发生

５０％失效故障和卡死故障后，控制输入均出现一定

的振荡，但都在短时间内恢复到了新的平衡位置。
这表明设计的容错控制器对故障具有一定的容忍

能力。

图 ６　 油门开度变化曲线

图 ７　 舵面偏转角变化曲线

５　 结　 论

对于具有非最小相位特性的高超声速飞行器纵

向模型，给出了一种基于输出重定义形式的自适应

容错鲁棒控制器，通过重新定义系统输出为俯仰角，
将系统转变为内动态稳定的子系统，通过一定坐标

变换，设计了需要跟踪的俯仰角指令。 分别对速度

子系统和重新定义过的高度子系统设计了自适应鲁

棒容错控制器，用双曲正切函数抑制了外界干扰对

系统的影响，采用自适应更新律进行对未知气动参

数和外界干扰上界的估计，并根据故障类型进行了

７
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舵面故障建模，采用自适应估计故障参数值。 通过

Ｌｙａｐｕｎｏｖ 定理证明了系统的稳定性，仿真校验说明

了本文方法的有效性。
本文处理故障和干扰的方法具有一定局限性，

神经网络可以更好的处理系统中的不确定性，一些

观测器的方法对故障和干扰有更加良好的效果，后
续将研究更加有效的方法。
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一种闭路制导下提高姿态控制精度的方法

骆银， 王晓芳
（北京理工大学 宇航学院， 北京　 １０００８１）

摘　 要：为满足弹道导弹闭路制导对姿态跟踪精度的要求，提出了一种基于预测函数控制的控制方

法。 在弹体飞行过程中，控制系统通过预测函数控制的滚动优化、反馈校正，可以有效地抑制规律

不明的信号，得到稳定的控制指令。 仿真结果表明，基于预测函数控制的姿态控制器可在具有强干

扰和模型失配的情况下良好地实现闭路制导控制指令，具有较高的控制精度和较强的鲁棒性。

关　 键　 词：闭路制导；预测函数控制；鲁棒性

中图分类号：ＴＧ７６５　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００１０⁃０７

　 　 在弹道导弹总体设计的精度指标设计过程中，
弹道导弹的控制系统是一个关键环节。 目前弹道导

弹的制导方法主要分为摄动制导和显式制导两大

类。 随着计算机科学的进步，方法误差小精度高的

显式制导越发受到人们的关注和研究［１］。 其中，基
于“虚拟目标”法来求解“需要速度”的闭路制导是

一种高效、高精度的显式制导方法，它的方法误差比

较小，对导航仪器的精度要求不高［２⁃３］。 闭路制导

需要实时测得导弹的实际速度和位置，然后通过导

弹当前状态（位置、速度）和目标位置计算得到落点

偏差，再重新预测导弹飞行的需要速度，生成制导指

令，对导弹进行导引和控制。 但是传统的闭路制导

控制器鲁棒性差，抗干扰能力弱，降低了弹道导弹制

导控制精度。 王晓东［４］ 提出了一种具有积分性质

的姿态控制器，这种方法是在原来的控制方案上并

联一个积分通路来提高闭环系统性能，可以有效控

制姿态偏差，但是这种方法降低了系统的稳定性，并
且使用范围有限。

预测控制算法具有对模型精度要求低、能够在

线计算、实时性好、控制精度高的特点［５］。 随着计

算机技术的进步和现代控制理论的发展，众多学者

对预测控制开展了深入的研究，并提出了多种预测

控制方法。 其中，“预测函数控制”就是在传统的模

型预测控制的基础上引入基函数概念，提出的一种

控制方法［６⁃８］。 在保留了预测模型、滚动优化、反馈

校正的基本原理上，预测函数控制将控制输入的结

构作为关键问题，将控制输入看作一组基函数的线

性组合，避免了由于输入规律不明信号带来的问题。
预测函数控制具有算法简单、计算量小、跟踪快速、
鲁棒性好和精度高等特点。

本文将预测函数控制理论应用于闭路制导的姿

态控制中，通过预测函数控制将弹体导引到关机点

关机、达到需要速度，相比传统的 ＰＩＤ 控制，这种方

案既满足了制导精度的要求，又保证了制导控制的

鲁棒性。

１　 弹体模型的建立

弹体空间运动方程表征了弹体运动规律，是分

析、计算和模拟弹体运动的基础。
１．１　 坐标系定义

在建立坐标系的时候，应该尽量使得力、力矩和

运动参数被投影在各个坐标轴上，使得弹体模型的

建立和求解更加直观简明。 在建模和求解的研究过

程中，常用的几组坐标系如下。
１） 地面发射坐标系 Ｏｘｙｚ
坐标原点与发射点 Ｏ 固连，Ｏｘ 轴在发射平面内

指向发射瞄准方向，Ｏｙ 轴垂直于发射点水平面指向

上方；Ｏｚ 轴与 ｘＯｙ 平面相互垂直，成右手空间直角

坐标系。
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２） 弹体坐标系 Ｏｘ１ｙ１ｚ１
坐标原点 Ｏ 为弹体质心；Ｏｘ１ 轴和弹体的纵轴

一致，背离弹体头部方向为负；Ｏｙ１ 轴与Ｏｘ１ 轴垂直，
位于弹体的纵向对称面内，向下为负；Ｏｚ１ 轴与 Ｏｘ１，
Ｏｙ１ 轴相互垂直并构成右手系。

３） 弹道坐标系 Ｏｘ２ｙ２ｚ２
坐标原点 Ｏ 为弹体质心；Ｏｘ２ 轴和弹体质心的

速度矢量 Ｖ 方向保持一致；Ｏｙ２ 轴位于包含速度矢

量的铅垂平面内，且与 Ｏｘ２ 轴垂直，方向向下为负；
Ｏｚ２ 轴与 Ｏｘ２，Ｏｙ２ 轴相互垂直构成右手系。 弹道坐

标系与弹体坐标系一样，随弹体的运动而运动。
１．２　 弹体空间运动方程

为描述弹体空间运动的情况，在飞行过程中可

将弹体看作一个刚体，由文献［９］可得弹体在速度

坐标系中的一般空间运动方程为

ｍｖ̇ ＝ Ｐｅ － ＣｘｑＳＭ ＋ ｍｇｒ
ｙ ＋ Ｒ

ｒ
ｓｉｎθ ＋ ｍｇｒ

ｘ
ｒ
ｃｏｓθ

ｍｖθ̇ ＝ （Ｐｅ ＋ Ｃα
ｙ ｑＳＭ）α ＋ ｍｇｒ

ｙ ＋ Ｒ
ｒ

ｃｏｓθ －

　 　 ｍｇｒ
ｘ
ｒ
ｓｉｎθ ＋ Ｒ′δｚ

ｍｖψ̇ｖ ＝ （Ｐｅ ＋ Ｃα
ｙ ｑＳＭ）β － ｍｇｒ

ｙ ＋ Ｒ
ｒ

ｓｉｎθ·ψｖ －

　 　 ｍｇｒ
ｚ
ｒ

＋ Ｒ′δｙ

ｘ̇ ＝ ｖｃｏｓθ
ｙ̇ ＝ ｖｓｉｎθ
ｚ̇ ＝ － ｖψｖ

Ｆϑ（δϑ，ｘ，ｙ，ｚ，ｘ̇，ｙ̇，ｚ̇，ϑＴ，ϑ̇Ｔ，…） ＝ ０

Ｆψ（δψ，ｘ，ｙ，ｚ，ｘ̇，ｙ̇，ｚ̇，ψＴ，ψ̇Ｔ，…） ＝ ０
Ｆγ（δγ，ｘ，ｙ，ｚ，ｘ̇，ｙ̇，ｚ̇，γＴ，γ̇Ｔ，…） ＝ ０

Ａϑ ＝
ａϑ

０ Ｍδ
ｚ１

Ｍδ
ｚ１ ＋ ａϑ

０ Ｍδ
ｚ１

α ＝ Ａϑ（ϑｐｒ － θ）

Ａψ ＝
ａψ

０Ｍδ
ｙ１

Ｍδ
ｙ１ ＋ ａψ

０ Ｍδ
ｙ１

β ＝ － Ａψ·ψｖ

ϑ ＝ θ ＋ α
ψ ＝ ψｖ ＋ β

δｚ ＝ ａϑ
０（ϑ － ϑｐｒ）

δｙ ＝ ａψ
０ ψ

ｒ ＝ ｘ２ ＋ （ｙ ＋ Ｒ） ２ ＋ ｚ２

ｈ ＝ ｒ － Ｒ
ｍ ＝ ｍ０ － ｍ̇ｔ （１）

２ 　 闭路制导控制指令及 ＰＩＤ 控制
方法

需要速度是指飞行器在当前位置矢量 ｒ（ ｔ），以
速度 ｖＲ（ ｔ） 关闭发动机，完成其制导任务，或者满足

所要求的终端条件的速度，这里的 ｖＲ（ ｔ） 即定义为

需要速度。 在闭路导引段，实时确定需要速度 ｖＲ 和

弹体实际 ｖ 的矢量差 ｖｇ 即速度差（速度增益），然后

控制弹体推力的加速度 ａＴ 方向与 ｖｇ 方向一致，使速

度增益 ｖｇ 迅速减小，当 ｖｇ ＝ ０时关闭发动机，导弹关

机继续飞行就可命中目标，闭路制导原理图如图 １
所示。

图 １　 闭路制导原理图

导弹通过改变姿态实现速度增益为零的控制指

令。 按导弹推力 ａＴ 方向与 ｖｇ 方向一致的原则，对 ｖｇ

定义 ２ 个欧拉角 ϑｇ，ψ ｇ

ϑｇ ＝ ａｒｃｔａｎ（ｖｇｙ ／ ｖｇｘ）

ψｇ ＝ ａｒｃｔａｎ（ － ｖｇｚ ／ ｖ２ｇｘ ＋ ｖ２ｇｙ ）
{ （２）

式中： ｖｇｘ，ｖｇｙ，ｖｇｚ 为当前点速度增益 ｖｇ 在发射坐标系

下的分量；ϑｇ，ψ ｇ 为弹体在当前点由速度增益确定

的俯仰角、偏航角。
弹体实际的俯仰角、偏航角可由弹体推力 ａＴ 来

求得

ϑ ＝ ａｒｃｔａｎ（Δｖｙ ／ Δｖｘ）

ψ ＝ ａｒｃｔａｎ（ － Δｖｚ ／ （Δｖｘ） ２ ＋ （Δｖｙ） ２ ）{ （３）

式中： Δｖｘ、Δｖｙ、Δｖｚ 为当前一定步长间隔下相邻 ２个

时刻导弹速度的差在发射坐标系下的分量。
传统闭路制导中，通常采用 ＰＩＤ 控制方法实现

１１
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控制方程：

δｚ ＝ ｋｐ１（ϑＲ － ϑ） ＋ ｋｉ１∫（ϑＲ － ϑ）ｄｔ － ｋｄ１ϑ̇

δｙ ＝ ｋｐ２（ψＲ － ψ） ＋ ｋｉ２∫（ψＲ － ψ）ｄｔ － ｋｄ２ψ̇

ì

î

í

ï
ï

ïï

（４）

式中： ϑ，ψ 为弹体的实际俯仰角、偏航角；ｋｐｊ，ｋｉｊ，ｋｄｊ

为 ＰＩＤ 控制参数，ｊ ＝ １，２。
采用上述 ＰＩＤ 控制时，这种控制方案有时候精

度低，控制效果差，抗干扰能力弱，当弹体参数变化

时，ＰＩＤ 控制参数需要自适应调节，在线计算量大。

３　 基于预测函数控制的控制方法

３．１　 预测函数控制原理

预测函数控制是根据历史信息和选定的未来一

段预测时域内的控制量预测未来预测时域内每个采

样周期的过程输出。 这些输出为当前时刻和预测时

域内控制量的函数，其中控制量的线性组合加权系

数由反馈校正的优化目标函数计算出。 为了防止控

制量剧烈变化或严重超调，一般在优化目标函数中

都考虑使过程输出以参考轨迹最优地去跟踪期望的

设定值，计算出当前控制量后输出给控制器，在下一

时刻，根据新测量数据重新按上述步骤计算控制量，
控制原理如图 ２ 所示。 由于预测函数控制采用的是

不断在线的在一段预测时域内的滚动优化，且优化

过程中不断通过过程实际输出和预测模型输出的误

差进行反馈校正，具有很强的鲁棒性，能在一定程度

上克服预测模型误差、控制对象时变和不确定干扰

的影响。

图 ２　 预测函数控制原理图

在本文中，被控对象为导弹，控制目标是使系统

的输出迅速准确地跟踪控制指令信号。 对滚转稳定

的轴对称导弹，俯仰运动与偏航运动相似，统称为侧

向运动，在后文中的控制方法设计和分析中仅研究

俯仰运动，根据文献［１０］，被控对象传递函数为

ϑ
δｚ

＝
ｋϑ̇（Ｔαｓ ＋ １）

ｓ（Ｔ２
ｍ ｓ２ ＋ ２ζＴｍｓ ＋ １）

（５）

　 　 预测函数控制结构图［１１⁃１２］ 如图 ３ 所示。 其中：
预测模型为对被控对象辨识得到的模型，也叫做被

控对象内模； ϑｇ（ｋ） 为 ｋ 时刻的设定值，即 ｋ 时刻按

（２） 式解算得到的俯仰角大小；ϑｒ（ｋ） 为参考轨迹；
δ ｚ（ｋ） 为预测函数控制器输出的控制信号，即 ｋ 时刻

的升降舵偏指令；ϑ（ｋ） 为被控对象输出的测量值，
称作过程实际输出，即 ｋ 时刻被控对象的俯仰角；
ϑｍ（ｋ） 为预测模型输出，即 ｋ 时刻预测模型的俯仰

角；ｅ（ｋ） 为过程实际输出和预测模型输出的误差；
ｄ（ｋ） 为外部干扰。

图 ３　 预测函数控制结构图［１１⁃１２］

３．２　 预测函数控制算法

对于高阶渐进稳定的对象可以通过拟合简化得

到一阶加纯滞后对象，或者采用 ＰＩＤ 控制构成被控

回路，将此回路看作需要控制的广义对象，通过调节

控制参数使其成为一阶加纯滞后的广义对象。 对被

控对象（导弹）进行辨识，通过阶跃响应法得到被控

对象的等效模型作为预测模型 Ｇｍ。

Ｇｍ（ ｓ） ＝
Ｋｍ

Ｔｍｓ ＋ １
ｅ －Ｔｄｓ （６）

式中： Ｋｍ，Ｔｍ，Ｔｄ 为辨识得到的模型参数。
为使得控制过程平缓，防止严重超调和控制量

剧烈变化等现象，根据预测输出值和过程实际输出

值，设定一条逐渐趋向俯仰角指令的曲线，称为参考

轨迹。 本文的参考轨迹采用一阶指数形式

ϑｒ（ｋ ＋ ｉ） ＝ ϑｇ（ｋ ＋ ｉ） － βｉ［ϑｇ（ｋ） － ϑ（ｋ）］
（７）

式中： ϑｒ（ｋ ＋ ｉ） 为 ｋ ＋ ｉ 时刻的参考轨迹值；ϑｇ（ｋ ＋

ｉ） 为 ｋ ＋ ｉ时刻的设定值；β ＝ ｅ［ －Ｔｓ ／ （Ｔｒ ／ ３）］，０ ＜ β ＜ １；
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Ｔｓ 为采样周期；Ｔｒ 为参考轨迹的期望闭环响应时间，
也叫时间常数。

本问题应选取 ２ 个基函数，即采用阶跃函数和

斜坡函数时有

δｚ（ｋ ＋ ｉ） ＝ μ１ ＋ μ２ ｉ　 ｉ ＝ ０，１，２，Ｐ － １ （８）
式中： δ ｚ（ｋ ＋ ｉ） 为 ｋ ＋ ｉ时刻的控制量；μ １，μ ２ 为基函

数的加权系数，需要每次优化计算得到；Ｐ 为预测优

化时域长度。
控制过程中的优化计算不是一次离线进行的，

而是反复在线进行的，这种滚动优化使模型失配、时
变、干扰等引起的不确定性及时得到弥补，提高了系

统的控制效果。 预测函数控制的目的就是使得导弹

俯仰要对参考轨迹进行良好跟踪，因此要使得优化

目标函数在选定的预测时域 Ｐ 内，过程实际输出与

参考轨迹差值的平方和最小，则优化目标函数为

ＪＰ ＝ ｍｉｎ（（ϑｍ（ｋ ＋ Ｐ１） ＋ ｅ（ｋ ＋ Ｐ１） －

　 ϑｒ（ｋ ＋ Ｐ１）） ２ ＋ （ϑｍ（ｋ ＋ Ｐ２） ＋ ｅ（ｋ ＋ Ｐ２） －

　 ϑｒ（ｋ ＋ Ｐ２）） ２） （９）
式中： Ｐ ｊ，ϑｍ（ｋ ＋ Ｐ ｊ），ｅ（ｋ ＋ Ｐ ｊ），ϑｒ（ｋ ＋ Ｐ ｊ），ｊ ＝ １，２
分别为 ２ 个预测时域、相应的模型输出、误差及参考

轨迹值。
优化的目的就是寻找一组最优系数 μ １，μ ２，在

预测时域内使导弹俯仰角尽可能接近参考轨迹，即
使得目标函数 Ｊ（ｋ） 最小，在 ｋ 时刻有

∂Ｊ（ｋ） ／ ∂μ１（ｋ） ＝ ０，　 ∂Ｊ（ｋ） ／ ∂μ２（ｋ） ＝ ０ （１０）
可得控制量方程

δｚ（ｋ） ＝
Ｇ２（Ｐ２）Ｘ１ － Ｇ２（Ｐ１）Ｘ２

Ｇ１（Ｐ１）Ｇ２（Ｐ２） － Ｇ１（Ｐ２）Ｇ２（Ｐ１）
（１１）

式中

Ｇ１（Ｐ ｊ） ＝ Ｋｍ（１ － βＰ ｊ
ｍ ）

Ｇ２ ＝ Ｋｍ（１ － βｍ） ∑
Ｐ ｊ－１

ｉ ＝ １
ｉ·βＰ ｊ－ｉ－１

ｍ( )

Ｘ１ ＝ ϑｒ（ｋ ＋ Ｐ１） － βＰ２
ｍ ϑｍ（ｋ） － ｅ（ｋ ＋ Ｐ１）

Ｘ２ ＝ ϑｒ（ｋ ＋ Ｐ２） － βＰ２
ｍ ϑｍ（ｋ） － ｅ（ｋ ＋ Ｐ２）

４　 仿真校验

４．１　 某弹道导弹闭路制导仿真

根据某弹道导弹数据进行闭路制导仿真计算，
控制器参数见表 １、初始条件见表 ２。

表 １　 控制器参数

ＰＩＤ 控制

ｋｐ１ ｋｉ１ ｋｄ１

预测函数控制

Ｔｓ ／ ｓ Ｔｒ ／ ｓ Ｐ１ Ｐ２

１．８５０ １．２５０ ０．１０５ １ ２１ ２ １８

表 ２　 某弹道导弹发射初始条件

参数 数值

发射点经度 λＭ ／ （°） １２８

发射点纬度 ＢＭ ／ （°） ０

发射点高度 ＨＭ ／ ｍ ２０

发射方位角 Ａ ／ ｒａｄ ５．８６３

关机时间 ｔｇｊ ／ ｓ １３０

目标点经度 λＴ ／ （°） －３０

目标点纬度 ＢＴ ／ （°） ４０

目标点高度 ＨＴ ／ ｍ ０

２ 种控制方案仿真结果见图 ４～５ 及表 ３。

图 ４　 ＰＩＤ 控制中速度增益曲线

图 ５　 预测函数控制中速度增益曲线

由图 ４ 至 ５ 可知 ２ 种控制方案均能控制导弹在

关机点（１３０ ｓ）附近达到需要速度，导弹达到需要速

度后关闭发动机，速度增益为零，相较 ＰＩＤ 控制方

案，预测函数控制方案控制精度和效率更高。
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表 ３　 ２ 种闭路制导方法脱靶量对比 ｍ

基于 ＰＩＤ 控制

纵向偏差 横向偏差

基于预测函数控制

纵向偏差 横向偏差

１４１．４１ １２６．１３ １１５．２０ ９６．４１

由表 ３ 可知，预测函数控制方案的落点精度比

传统的 ＰＩＤ 控制方案的落点精度高，减小了导弹的

脱靶量，可以更好地与末制导交接。
４．２　 控制系统抗干扰能力分析

对 ２ 种控制器在输入端加入 ２０％的阶跃强干扰

进行数学仿真，仿真参数同上文，仿真曲线见图 ６
至 ７。

图 ６　 ＰＩＤ 控制舵偏曲线

图 ７　 预测函数控制舵偏曲线

由图 ６、图 ７ 可知，相较 ＰＩＤ 控制，在持续强干

扰情况下，预测函数控制响应迅速、无明显超调，且
舵偏曲线平缓无震荡，表明预测函数控制能很好地

克服扰动，具有较强的抗干扰能力。
在强干扰情况下进行全弹道仿真，仿真结果见

表 ４。

表 ４　 脱靶量对比 ｍ

ＰＩＤ 控制

纵向偏差 横向偏差

预测函数控制

纵向偏差 横向偏差

２３１．６５ １７４．２３ １３７．９４ １２７．５２

同表 ３ 相比，２ 种控制方案脱靶量均有增大，但
是预测函数控制方案能更好地克服干扰的影响，具
有较强的鲁棒性。
４．３　 控制系统预测模型失配分析

预测函数控制系统中预测模型是对被控对象

（导弹）辨识得到，实际应用中由于被控对象的复杂

性、非线性、时变性等，辨识得到的模型与被控对象

真实模型往往存在差异，即出现模型失配情况。
表 ５　 预测模型参数

模型精确

Ｋｍ Ｔｍ Ｔｄ

模型失配

Ｋｍ Ｔｍ Ｔｄ

２．６４ ３２．２ ３４ １．３６ ２３ ２４

仿真结果如表 ６ 所示：
表 ６　 脱靶量对比 ｍ

ＰＩＤ 控制

纵向偏差 横向偏差

预测函数控制

纵向偏差 横向偏差

１１５．２０ ９６．４１ １９３．７２ １４６．５１

由表 ６ 可知，当模型严重失配情况下，虽然脱靶

量有所增大，但是仍在接受范围之内，表明控制系统

在模型严重失配的情况下仍具有良好的控制品质，
具有较强的鲁棒性。

５　 结　 论

针对弹道导弹实现闭路制导的姿态控制问题，
本文提出了一种基于预测函数控制的姿态控制器，
并且在导弹具有强干扰和模型失配的情况下对控制

器进行了仿真验证。 本控制器具有不严格依赖模型

精度、控制精度高、鲁棒性强的优点，具有广阔的军

事应用前景。
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Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｐｒｅｓｓ， ２０１２ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１１］ 王国玉． 预测函数控制及其在火电厂中的应用研究［Ｄ］． 河北： 华北电力大学， ２００３
ＷＡＮＧ Ｇｕｏｙｕ． Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｉｎ ｔｈｅｒｍａｌ ｐｏｗｅｒ ｐｌａｎｔｓ［Ｄ］． Ｈｅｂｅｉ： Ｎｏｒｔｈ Ｃｈｉｎａ Ｅｌｅｃｔｒｉｃ Ｐｏｗｅｒ
Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２００３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１２］ 王国玉， 韩璞， 王东风． 预测函数控制及其应用研究［Ｊ］． 系统仿真学报， ２００２， １４（８）： １０８７⁃１０９１
ＷＡＮＧ Ｇｕｏｙｕ， ＨＡＮ Ｐｕ， ＷＡＮＧ Ｄｏｎｇｆｅｎｇ． Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｎｄ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｒｅｓｅａｒｃｈ ［ Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｙｓｔｅｍ
Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ， ２００２， １４（８）： １０８７⁃１０９１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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Ａ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｃｈｅｍｅ ｏｆ ｉｍｐｒｏｖｉｎｇ ａｔｔｉｔｕｄｅ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｄｅｒ ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｇｕｉｄａｎｃｅ

ＬＵＯ Ｙｉｎ， ＷＡＮＧ Ｘｉａｏｆａｎｇ
（Ｓｃｈｏｏｌ ｏｆ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ， Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００８１， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｍｅｅｔ ｔｈｅ ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔ ｏｆ ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｏｆ ｂａｌｌｉｓｔｉｃ ｍｉｓｓｉｌｅ ｆｏｒ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｔｒａｃｋｉｎｇ
ａｃｃｕｒａｃｙ， ａ ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ｉｎ ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ． Ｉｎ ｔｈｅ ｐｒｏｃｅｓｓ ｏｆ ｍｉｓｓｉｌｅ
ｆｌｉｇｈｔ， ｔｈｅ ｒｏｌｌｉｎｇ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ａｎｄ ｆｅｅｄｂａｃｋ ｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ ｏｆ ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃａｎ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｓｕｐｐｒｅｓｓ ｔｈｅ
ｓｉｇｎａｌ ｗｉｔｈ ｕｎｋｎｏｗｎ ｌａｗ ａｎｄ ｏｂｔａｉｎ ｓｔａｂｌｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｏｍｍａｎｄ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｅ ａｔｔｉｔｕｄｅ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ
ｂａｓｅｄ ｏｎ ＰＦＣ ｃａｎ ａｃｈｉｅｖｅ ｔｈｅ ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｇｕｉｄａｎｃｅ ｃｏｎｔｒｏｌ ｃｏｍｍａｎｄ ｗｅｌｌ ｉｎ ｔｈｅ ｃａｓｅ ｏｆ ｓｔｒｏｎｇ ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ ａｎｄ
ｍｏｄｅｌ ｍｉｓｍａｔｃｈ． Ｉｎ ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎ ｔｈａｔ ＰＦＣ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｈａｓ ｈｉｇｈ ｃｏｎｔｒｏｌ ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｓｔｒｏｎｇ ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｃｌｏｓｅｄ⁃ｌｏｏｐ ｇｕｉｄａｎｃｅ； ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅ ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌ ｃｏｎｔｒｏｌ； ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ
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多级推杆缓冲仿真与试验研究

刘旺， 郭锦炎， 张筱， 周峤， 张国栋， 邢春鹏， 贾延奎
（北京航天发射技术研究所， 北京　 １０００７６）

摘　 要：针对多级推杆运动过程中推杆级间缓冲问题，提出了一种基于有限元动力学仿真的推杆级

间缓冲仿真方法。 该方法将外径 ６ ｍｍ，壁厚为 １ ｍｍ 的 ３０４ 不锈钢作为级间缓冲材料，通过调整

３０４ 不锈钢的本构模型并结合试验验证，获得 ３０４ 不锈钢在冲击力作用下的最优本构模型。 通过

该方法并结合试验验证，研究了 ３０４ 不锈钢的本构模型对级间缓冲效果的影响规律。 结果表明，
３０４ 不锈钢的 ＭＴＳ（Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ Ｓｔｒｅｓｓ）本构模型与试验吻合情况较好，将其应用于多级推

杆级间缓冲中，可极大地降低级间缓冲载荷。

关　 键　 词：多级推杆；缓冲；本构模型；３０４ 不锈钢

中图分类号：Ｖ５５３．１　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００１７⁃０５

　 　 多级推杆依靠各级推杆间的有序运动，将弹体

以特定速度弹射出去，是未来冷发射的关键技术之

一。 当推杆高速运动结束时，多级推杆之间所产生

的巨大振动和冲击，严重降低了多级推杆的稳定性

和可靠性。 因此，多级推杆技术发展的关键之一，就
在于如何提高多级推杆的缓冲能力。 为提高多级推

杆的缓冲能力，结合工程实际，选取 ３０４ 不锈钢作为

多级推杆级间缓冲材料，通过缓冲材料自身弹塑性

变形吸收能量，降低多级推杆承受的冲击过载峰值。
本构模型作为缓冲材料的最基本力学性能，对

仿真结果的可靠性起到决定性作用［１⁃２］。 本构模型

建立了材料在受力过程中的应力和应变关系，大量

学者对材料的本构模型进行了研究。 Ｂｏｄｎｅｒ 等提

出了 Ｂｏｄｎｅｒ⁃Ｐａｒｔｏｍ 模型，认为材料变形过程中应变

率由弹性和非弹性两部分构成［３］，该模型需要对参

数反复调整，给工程应用带来了困难。 Ｊｏｈｎｓｏｎ 等提

出了 Ｊｏｈｎｓｏｎ⁃Ｃｏｏｋ 模型，该模型主要适用于撞击、冲
击、侵彻等问题［４］，在有限元仿真中得到广泛应用。
Ｚｅｒｉｌｌｉ 等提出 Ｚｅｒｉｌｌｉ⁃Ａｒｍｓｔｒｏｎｇ 模型，该模型总结了

应变率、温度对金属材料变形过程中应力影响［５］。
Ｆｏｌｌａｎｓｂｅｅ 等提出 Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ Ｓｔｒｅｓｓ（ＭＴＳ）
模型，该模型在描述材料在大应变率、大应变变形时

的动态力学性能时表现优异［６］。 陈驹等研究了高

温对不锈钢材料的影响规律，提出了高温下不锈钢

材料本构表达式［７］。 郑宝峰等试验研究了 ３０４ 不锈

钢材料的力学性能［８］。 王元清等对不锈钢材料进

行了单向拉伸试验，得到了相关力学参数［９］。 段文

峰等通过单向拉伸试验，获得了不同厚度不锈钢的

名义应力－应变曲线［１０］。
结合工程实际，本文选取了 ３０４ 不锈钢管作为

缓冲材料，其本构模型的选取是仿真的关键。

１　 本构模型

本文选取 Φ６ ｍｍ×１ ｍｍ 的 ３０４ 不锈钢管作为

多级推杆级间缓冲材料，为了获得不锈钢管的缓冲

效果，对不锈钢管压缩性能进行了仿真计算，有限元

仿真模型如图 １ 所示。 边界条件为：①上圆盘、下圆

盘设置为刚体，不考虑上、下圆盘的变形影响；②下

圆盘设置为固定约束，赋予上圆盘特定的速度向下

图 １　 不锈钢仿真模型



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９ 卷

缓慢运动；③分别赋予不锈钢管 ＭＴＳ 本构曲线或

Ｊｏｈｎｓｏｎ⁃Ｃｏｏｋ 本构曲线。
为了优选 ３０４ 不锈钢的本构模型，分别对 ４ 组

Φ６ ｍｍ×１ ｍｍ 的 ３０４ 不锈钢管开展了准静态压缩

试验，压缩试验系统如图 ２ 所示。 其中，下圆盘为固

定台面，上圆盘在油压机的驱动下，以特定的速度缓

慢向下运动，不锈钢管受上、下圆盘的挤压变形吸

能，并通过油压机采集位移载荷曲线。

图 ２　 不锈钢压缩试验系统

为了获取 ３０４ 不锈钢管缓冲特性的一般规律，
对数据进行了无量纲化。 仿真和试验过程中，提取

相对压缩载荷 Ｆ ／ Ｆｍａｘ 和相对变形量 ｂ ／ Ｄ 关系，如图

３ 所示，其中 ｂ 为不锈钢管的实际变形量，Ｄ 为不锈

钢管的外径，Ｆ 为不锈钢管实际压缩载荷，Ｆｍａｘ 为试

验件最大压缩位移时对应的压缩载荷。 通过仿真与

试验数据对比可知：① 随着相对变形量的增加，相
对压缩载荷随之不断增加。 ② 当相对变形量 ｂ ／ Ｄ
在 ０ ～ ０．４ 范围时，３０４ 不锈钢管的ＭＴＳ本构模型与

试验吻合较好；当相对变形量 ｂ ／ Ｄ 在 ０．４ ～ ０．５ 范围

时，弹塑性本构模型与试验存在一定的误差；当相对

变形量 ｂ ／ Ｄ大于０．５时，弹塑性本构模型与试验存在

较大误差。 ③ 当相对变形量 ｂ ／ Ｄ 在 ０．１５ ～ ０．３５ 范

围时，３０４ 不锈钢管的 Ｊｏｈｎｓｏｎ⁃Ｃｏｏｋ 本构模型与试

验吻合较好；当相对变形量 ｂ ／ Ｄ在 ０～０．１５ 范围或大

于 ０．３５ 时，Ｊｏｈｎｓｏｎ⁃Ｃｏｏｋ 本构模型与试验存在误差

较大。
根据 ４ 组不锈钢管准静态压缩试验结果，计算

出相对吸能效果 Ｅ ／ Ｅｍａｘ和相对变形量 ｂ ／ Ｄ 的关系，
如图 ４ 所示，其中 Ｅ 为不锈钢管平均吸收的能量，
Ｅｍａｘ为最大压缩位移时吸收的能量。 通过试验数据

可知：①随着不锈钢管压缩行程的不断增加，不锈钢

管吸收的能量也不断增加。 ②当相对变形量 ｂ ／ Ｄ
在 ０．１５～０．３５ 范围时，相对吸能效果 Ｅ ／ Ｅｍａｘ和相对

变形量 ｂ ／ Ｄ 几乎呈线性关系，具有较好的缓冲吸能

特性。

图 ３　 压缩载荷与变形量关系曲线

图 ４　 吸能效果与相对变形量关系曲线

综上可知，３０４ 不锈钢管在压缩过程中，当相对

变形量小于 ０．４ 时，ＭＴＳ 本构模型与试验一致性较

好，更符合不锈钢管压缩工况。 随着不锈钢管压缩

变形量的增加，吸能效果不断增加，同时压缩载荷

（缓冲载荷）也不断增加。 综合考虑吸能效果和缓

冲效果，选取相对变形量 ｂ ／ Ｄ 为 ０．３ 时，作为 ３０４ 不

锈钢管极限变形量，记此时的压缩载荷为 Ｆ０．３。 考

虑工程实际，选取典型的第九、十级推杆为研究对

象，选用 ３０４ 不锈钢管的 ＭＴＳ 本构模型，对第九、十
级的级间缓冲效果进行了仿真和试验研究。

２　 仿真计算

为了获得多级推杆的缓冲规律，针对第九、十级

推杆开展有限元动力学仿真分析，仿真模型如图 ５
所示，边界条件为：①第九、十级推杆设置为刚体，不
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考虑第九、十级推杆的变形影响；②第九级推杆设置

固定约束，赋予第十级推杆以特定的速度运动；③赋

予 ３０４ 不锈钢圆管 ＭＴＳ 本构模型。

图 ５　 多级推杆缓冲模型

根据仿真结果，提取相对缓冲载荷 Ｆ ／ Ｆ０．３随时

间 ｔ 的变化曲线，如图 ６ 所示，Ｆ 为不锈钢管实际缓

冲载荷，Ｆ０．３ 为相对变形量为 ０．３ 时对应的压缩载

荷。 从图中可知：①约在 ０．０５ ｍｓ 时刻，相对缓冲载

荷急剧上升，此时缓冲开始；②约在 ２．４５ ｍｓ 时刻，
相对缓冲载荷急剧下降，此时缓冲结束；③第九、十
级推杆缓冲时间约为 ２．４ ｍｓ，在缓冲期间内，相对缓

冲载荷在 ０．３ ～ ０．５ 范围内波动，最大相对缓冲载荷

约为 ０．５；④２．４５ ｍｓ 后，十级推杆由于缓冲作用，速
度不断下降，约在 ３．３ ｍｓ 时达到缓冲载荷达到 ０。

图 ６　 缓冲载荷与时间关系曲线

根据有限元仿真结果，提取不锈钢管相对变形

量 ｂ ／ Ｄ 随时间 ｔ 变化曲线，如图 ７ 所示。 从图中可

知：①在 ０～２ ｍｓ 范围内，不锈钢管相对变形量不断

增加，压缩过程中吸收的能量也不断增加；②约在 ２
ｍｓ 时刻，不锈钢管达到最大相对变形量并趋于稳

定，最大相对变形量约为 ０．２４。

图 ７　 相对变形量与时间关系曲线

３　 试验验证

为了验证仿真结果，对第九、十级推杆缓冲效果

进行了试验研究，试验系统如图 ８ 所示。 试验原理

为：①抛光弹内放置火药，点燃火药产生高压燃气，
并通过抛光弹内喷管流出；②流出燃气在第十级推

杆内形成较大压力，推动十级推杆向上运动；③当十

级推杆运动到位后，挤压级间不锈钢管，不锈钢管变

形吸能，起到缓冲作用；④九级推杆受到运动冲击

后，带动滑动筒向上运动，将冲击载荷传递给冲击力

传感器，获得第九、十级推杆间冲击载荷，即缓冲

载荷。

图 ８　 缓冲试验系统

９１



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９ 卷

共开展 ２ 次第九、十级推杆级间缓冲试验，相对

缓冲载荷 Ｆ ／ Ｆ０．３随时间 ｔ 变化曲线如图 ９ 所示。 从

图中可知：①约在 ０．３ ｍｓ 时，相对缓冲载荷急剧上

升，此时缓冲开始；②约在 ２．５ ｍｓ 时刻，相对缓冲载

荷急剧下降，此时缓冲结束；③第九、十级推杆缓冲

图 ９　 缓冲载荷与时间关系曲线

时间约为 ２．２ ｍｓ，在缓冲期间内，相对缓冲载荷在

０．２５～０．５ 范围内波动，最大相对缓冲载荷约为 ０．５；
④试验后，测量不锈钢管的相对变形量约为 ０．２８。

综上，试验与仿真结果吻合良好，验证了仿真模

型的准确性，但仿真与试验仍存在一定的误差，这将

在后续研究中进一步优化仿真模型。

４　 结　 论

本文通过仿真并结合试验验证，研究了缓冲材

料的本构模型对级间缓冲效果的影响规律。 对 ３０４
不锈钢管的压缩吸能效果进行了仿真研究，并开展

压缩试验，结果表明 ＭＴＳ 本构模型与试验吻合较

好。 采用 ３０４ 不锈钢管 ＭＴＳ 本构模型，对第九、十
级推杆级间缓冲进行了仿真，并开展缓冲试验研究，
结果表明仿真与试验结果吻合较好，但由于仿真中

接触设置的原因，造成试验与仿真结果存在一定的

误差，后续将在仿真模型中进行改进。
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依托道路矢量拓扑信息无依托
新型航天发射技术

张俊， 袁心成， 刘准
（北京航天自动控制研究所， 北京　 １００８５４）

摘　 要：无依托航天机动发射技术是一种涉及多学科交叉的热门工程应用技术，急需攻克其无依

托、高精度、快速、低成本等核心关键技术。 提出一种依托道路矢量拓扑信息无依托航天机动发射

技术，设计一种基于路网曲线特征和惯性测量的数据融合方法，利用已有道路网的曲线特征与惯导

轨迹进行匹配，保证机动过程中，“即停即发”高精度无依托发射技术，具有很高的应用价值。 阐述

了所提方法的基本架构、原理，并通过建模、仿真、实际跑车试验验证所提算法的可行性。

关　 键　 词：矢量道路数据；拓扑信息；辅助惯性导航；自主定位技术；机动发射

中图分类号：Ｖ４４８．２　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００２２⁃０５

　 　 由于军事应用和技术的敏感性，国外针对无卫

星导航定位环境下矢量道路数据的辅助惯性导航核

心技术的研究一直处于技术封锁状态，其关键技术

细节罕有公开报道。 相关技术的研究大都是将矢量

道路数据作为第三方辅助信息对组合导航系统进行

校正，而对于如何利用矢量道路数据进行无源辅助

导航的公开文献相对较少。 Ｓｃｏｔｔ 和 Ｄｒａｎｅ［１⁃２］ 提出

了采用地图中道路信息对车辆的位置进行估计和修

正，从而缩小位置误差，提高定位精度。 Ｂｏｎｎｉｆａｉｔ［３］

系统介绍了智能车辆采用 ＧＩＳ 信息进行自主导航的

实用性，提出在不依靠卫星导航定位的条件下，采用

预存的地理信息（如道路等）可作为导航定位修正

的空间约束条件，以提高定位的精度。
近年来，由于矢量道路数据辅助导航的众多优

势，基于矢量道路数据的辅助惯性导航也受到了国

内研究学者的重视，但对该项技术的研究还处于起

步探索阶段［４］，且基本上都是围绕着仿真方法和少

量实地跑车的实验展开的。 其主要原因在于惯性导

航设备价格昂贵，精度有限，且实用性不强。 因此，
其主要研究成果集中在基于矢量道路数据的无源辅

助导航原理和方法验证、矢量道路网数据库的构建

方法以及基于矢量道路数据的辅助惯性导航匹配算

法等方面［５］。 国外文献针对基于矢量道路数据的

辅助惯性导航定位技术更偏重于基本原理的介绍和

宏观性的描述［６］，对核心方法和关键技术的描述相

对较少。 国内虽然也开展了广泛的研究，但整体上

处于一个起步阶段，如何有效地利用矢量道路信息

对惯性导航进行误差校正是该技术的核心所在，本
文针对辅助惯性导航定位系统涉及到的基本架构、
关键算法、工程化验证试验进行了深入的研究。

１　 基于矢量道路数据的辅助惯性导航
定位技术总体架构设计

根据应用需求，采用多源信息融合技术将矢量

道路数据的辅助惯性导航定位技术模块组合在一

起，利用矢量道路数据在无源环境下对惯性导航系

统进行辅助定位校正。 惯导系统作为主导航系统需

要进行长时间的工作，且要保持较高的定位精度，因
此误差校正模型采用间接法和反馈校正（闭环校

正） ［７⁃１１］。 本文设计的矢量道路数据的总体架构设

计技术路线如图 １ 所示。
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图 １　 基于矢量道路数据的辅助惯性导航定位总体架构设计

２　 方案可行性验证的外场试验

１） 试验具体路线和技术状态统计如表 １ 所示。
表 １　 试验概述

序

号
名称

考

核

试验里

程 ／ ｋｍ
试验时间 ／

ｓ

７

酒店—在密云城区内行

驶—出城区行驶到密云

水库—再绕回密云城区

内一最后停在酒店门口

完成最后试验

考

核

点

１２８
１５ ４９９

（约 ４．３ ｈ）

８

酒店—在密云城区内行

驶—出城区行驶到密云

水库—再绕回密云城区

一回到酒店—出密云城

区进入京承高速—顺时

针绕五环—最后停在晋

元桥

考

核

点

２６９
２５ ０５１

（约 ６．９ ｈ）

２） 试验考核标准和方式

在地图内的跑车试验停稳后，在预定考核点停

车后将组合导航结果与考核点位置进行比较，考核

点位置由事先差分 ＧＰＳ 测量。
３） 试验地图内各考核点由差分 ＧＰＳ 提供的参

考经纬度信息列表：

表 ２　 考核点位置信息

考核点编号 经度 ／ （°） 纬度 ／ （°） 高程 ／ ｍ

晋元桥考核点 １１６．２２３ ０６ ３９．９１８ ８４ ５０．７９

密云城区第一个考核点 １１６．８６２ ４２ ４０．３７２ ２７ ６１．６９

密云城区第二个考核点 １１６．８５４ １５ ４０．３６４ ２２ ６０．６２

密云城区第三个考核点 １１６．８４８ ３５ ４０．３７０ ０３ ５９．８１

密云山区第一个考核点 １１６．８３０ ８０ ４０．５９４ ０２ １９８．６９

密云山区第二个考核点 １１６．８９５ ５３ ４０．５６６ ５６ ２０２．９５

密云山区第三个考核点 １１７．０３２ ２１ ４０．５６４ ３７ １５６．８７

４） 试验用地图匹配数字基准图：

图 ２　 密云城区数字基准图

３２
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图 ３　 密云山区数字基准图

３　 试验过程及结果

３．１　 试验 １
１） 试验过程

先在密云城区数字基准图内行驶，出城区基准

图后再进入密云山区数字基准图内行驶，出密云山

区数字基准图后再进入密云城区数字基准图内

行驶。
具体过程：从酒店出发，在密云城区数字基准图

内绕密云城区一圈后，绕密云水库一圈，进入密云山

区数字基准图，绕密云山区后出山区基准图，再回到

密云城区数字基准图内，最后回到酒店门口，共行驶

里程约 １２８ ｋｍ，行驶时间约为 １５ ４９９ ｓ。
２） 试验结果

图 ４　 基于矢量道路数据的辅助惯性导航与 ＧＰＳ 轨迹图

表 ３　 试验 １ 地图内的考核情况

考核点编号
导航经度 ／

（°）
导航纬度 ／

（°）
导航高程 ／

ｍ
经度误差 ／

ｍ
纬度误差 ／

ｍ
径向误差 ／

ｍ
高程误差 ／

ｍ

密云城区 ３ 第 １ 次 １１６．８４８ ３７ ４０．３７０ ０２ ５９．７７ １．９８ １．１１ ２．２８ －０．０４

密云城区 １ 第 １ 次 １１６．８６２ ４４ ４０．３７２ ２６ ６１．６５ １．９９ １．１１ ２．２８ －０．０４

密云山区 １ １１６．８３０ ８２ ４０．５９４ ０２ １９８．６４ ２．１６ ０．００ ２．１６ －０．０５

密云山区 ２ １１６．８９５ ４８ ４０．５６６ ５９ ２０３．３４ －５．３６ －３．３４ ６．３１ ０．３９

密云山区 ３ １１７．０３２ ２２ ４０．５６４ ３５ １５６．５７ １．０７ ２．２３ ２．４７ －０．３

密云城区 １ 第 ２ 次 １１６．８６２ ２９ ４０．３７２２２ ６１．６４ －１２．９１ ５．５７ １４．０６ －０．０５

密云城区 ３ 第 ２ 次 １１６．８４８ ３４ ４０．３７ ５９．７４ －０．９９ ３．３４ ３．４８ －０．０７

３．２　 试验 ２
１） 试验过程

先在密云城区数字基准图内行驶，出密云城区

数字基准图后再进入密云山区数字基准图内行驶，
出密云山区数字基准图后再回到密云城区数字基准

图内行驶，出密云城区数字基准图后再进入晋元桥

数字基准图内行驶。
具体过程：从酒店出发，在密云城区数字基准图

内绕密云城区一圈出密云城区数字基准图，再进入

密云山区数字基准图绕密云山区一圈出密云山区数

字基准图，再回到密云城区数字基准图，再出密云城

区数字基准图进入京承高速，顺时针绕五环大半圈

再进入晋元桥数字基准图，终点晋元桥。 共行驶里

程约 ２６９ ｋｍ，行驶时间约为 ２５ ０５１ ｓ（约 ６．９ ｈ）。
２） 试验结果

４２
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图 ５　 组合导航与 ＧＰＳ 轨迹图

表 ４　 试验 ２ 地图内的考核情况

考核点编号
导航经度 ／

（°）
导航纬度 ／

（°）
导航高程 ／

ｍ
经度误差 ／

ｍ
纬度误差 ／

ｍ
径向误差 ／

ｍ
高程误差 ／

ｍ
密云城区 ３ 第 １ 次 １１６．８４８ ４４ ４０．３６９ ９４ ５９．７９ ８．９３ １０．０２ １３．４２ －０．０２
密云城区 ２ 第 １ 次 １１６．８５４ ２９ ４０．３６４ ２７ ６０．５３ １３．８５ －５．５７ １４．９３ －０．０９
密云城区 １ 第 １ 次 １１６．８６２ ４３ ４０．３７２ ２４ ６１．６３ ０．９９ ３．３４ ３．４８ －０．０６

密云山区 １ １１６．８３０ ７７ ４０．５９４ １３ １９８．４３ －３．２４ －１２．２５ １２．６７ －０．２６
密云山区 ２ １１６．８９５ ５０ ４０．５６６ ５４ ２０２．６８ －３．２１ ２．２３ ３．９１ －０．２７
密云山区 ３ １１７．０３２ ２２ ４０．５６４ ３７ １５６．８３ １．０７ ０．００ １．０７ －０．０４

密云城区 １ 第 ２ 次 １１６．８６２ ２９ ４０．３７２ ２９ ６１．６４ －１２．９１ －２．２３ １３．１０ －０．０５
密云城区 ３ 第 ２ 次 １１６．８４８ ３４ ４０．３６９ ９７ ５９．７４ －０．９９ ６．６８ ６．７５ －０．０７
密云城区 ２ 第 ２ 次 １１６．８５４ ２２ ４０．３６４ ３５ ６０．５３ ６．９２ －１４．４７ １６．０４ －０．０９
晋元桥 １ 第 １ 次 １１６．２２３ ０３ ３９．９１８ ７５ ５０．４８ －２．０２ １０．０２ １０．２２ －０．３１
晋元桥 １ 第 ２ 次 １１６．２２２ ９９ ３９．９１８ ７３ ５０．３３ －４．７１ １２．２５ １３．１２ －０．４６

３．３　 试验小结

试验结果表明：该算法非常适用长时间、大范

围、进出地图的高精度定位的使用，并且导航精度良

好。 全程对比 ＧＰＳ 数据，系统组合导航轨迹和 ＧＰＳ
的轨迹完全吻合，说明导航能够反映真实行驶轨迹。
并且径向误差控制 ２０ ｍ 以内，高程在 １ ｍ 以内，符
合试验指标要求。

４　 结　 论

基于矢量道路数据的辅助惯性导航定位技术能

够对移动载体上的惯性导航系统进行误差校正，实
现在无源环境下自主、隐蔽、长时间、高精度的导航

定位，是目前陆地移动载体无源导航定位研究的重

点问题。
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０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 动态力学性能及其冲击吸能应用

冉治国， 何春涛， 李利军， 王坚， 杨杰
（北京机械设备研究所， 北京　 １００８５４）

摘　 要：对不锈钢 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 进行了分离式霍普金森压杆（ＳＨＰＢ）冲击试验，获得了不同应变率

下材料的动态力学响应，采用 Ｃｏｗｐｅｒ⁃Ｓｙｍｏｎｄｓ 本构模型对其力学性能进行拟合，获得了相关的模

型参数。 利用不锈钢 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 的高延展性和韧性，设计了一个依靠径向扩张变形从而吸收冲

击能量的圆管，并采用拟合得到的材料本构模型对该圆管进行了低速冲击仿真，分析结果表明采用

该不锈钢制成的圆管具有较为理想的缓冲力－位移响应，且载荷波动小，是一种较为理想的吸能

装置。

关　 键　 词：不锈钢；０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ；动态力学响应；吸能圆管

中图分类号：ＴＵ３１１　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００２７⁃０５

　 　 材料在动态冲击下的力学响应越来越受到重

视，常用的材料动态力学性能测试方法包括霍普金

森杆、旋转飞轮拉伸机、高速拉伸试验机、落锤等。
而分离式霍普金森压杆 （ ｓｐｌｉｔ ｈｏｐｋｉｎｓｏｎ ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｂａｒ，ＳＨＰＢ）作为研究材料动态力学性能的典型性装

置而受到广泛的关注［１⁃２］。 ＳＨＰＢ 在一维应力波假

设和试样应力均匀假设的基础上，通过测定两压杆

上的动态应变从而推导出试样上的动态应力－应变

响应［２⁃３］，试样的应变率范围可达 １０２ ～ １０４ ／ ｓ。 经历

几十年的发展，其技术越来越完善和成熟，并逐步发

展为可以测量试样动态压缩、拉伸、剪切、扭转等性

能的装置。
吴青松等［４］利用 ＳＨＰＢ 技术对某应变率敏感的

低合金钢进行冲击压缩试验，并同时采用 ＦＥＭ 方法

对试验过程进行分析，当试样的应变大于 ２％时试

验结果与仿真分析结果吻合良好。 胡昌明等［５］ 利

用 ＳＨＰＢ 技术对 ４５ 号钢在不同温度环境与不同应

变率下的力学响应进行了测试，并采用 Ｊ⁃Ｃ 模型对

其本构进行了模拟。 陈刚等［６］ 等利用静态试验机

与 ＳＨＰＢ 装置对 ４５ 号钢进行了常温到高温下的冲

击试验，采用修正的 Ｊ⁃Ｃ 模型进行拟合，并用 Ｔａｙｌｏｒ
杆进行了仿真试验与火炮冲击试验，结果表明通过

ＳＨＰＢ 拟 合 的 材 料 本 构 有 效。 何 著 等［７］ 对

０Ｃｒ１７Ｎｉ４Ｃｕ４Ｎｂ 沉淀型不锈钢进行了常温下的

ＳＨＰＢ 冲击试验，采用 Ｃｏｗｐｅｒ⁃Ｓｙｍｏｎｄｓ 模型对其本

构 进 行 拟 合， 并 估 算 了 误 差。 尚 兵 等［８］ 对

０Ｃｒ１７Ｍｎ５Ｎｉ４Ｍｏ３Ａｌ 不锈钢在多种温度与不同应变

率下的动态响应进行了测试，并采用 Ｊ⁃Ｃ 模型进行

了修正，修正后的动态应力－应变与实测结果吻合

较好。
０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 作为一种最为常用的不锈钢，具有

韧性和延展性，广泛用于航空航天、化工等领域，因
而开展对 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 在冲击载荷下的动态响应研

究很有必要。 许泽建等［９］ 对 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 焊接接头

进行了不同温度与应变率下的 ＳＨＰＢ 试验，认为随

着温度的升高，应变率对材料性能的强化效应会降

低。 本文将在常温下对 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 进行 ＳＨＰＢ 试

验，获得其在冲击载荷下的动态力学响应，进而拟合

得到用于描述其动态响应的本构模型。
最后，利用 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 延展性强的特点，设计

了一个利用径向扩张变形从而吸收冲击动能的圆

管，并采用通过 ＳＨＰＢ 试验获得的本构模型进行仿

真分析，分析结果表明该采用 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 制成的

圆管具有较为理想的缓冲力－位移响应，载荷波动

小，是一种较为理想的吸能装置。
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１　 材料动态力学试验

１．１　 ＳＨＰＢ 试验装置与原理

典型的 ＳＨＰＢ 试验系统如图 １ 所示，该装置中

有 ２ 段分离压杆，即输入杆与输出杆，每根压杆上贴

有用于测量杆上应变的高灵敏度动态应变片，２ 根

压杆之间放置被测的试件。 高压腔里的压缩气体推

动子弹加速至预定速度，并撞击到输入杆上，从而在

输入杆内产生一个大小不变的压缩应力波。 当输入

杆撞击到试件时，应力波在界面上产生反射和透射，
一部分反射回输入杆，另一部分传递到试件上，试件

在应力波作用下产生高速塑性变形，从而实现对试

件的冲击加载。 同样，试件上的应力波进一步传递

至输出杆上，通过两压杆上的应变片可测得加载波

形和透射波形，进而可推导出试件上的动态应力－
应变响应。

图 １　 ＳＨＰＢ 试验系统示意图

其测试原理如下：设入射波、反射和透射波的位

移分别为

ｕＩ ＝ ｆ（ｘ － ｃ０ ｔ）
ｕＲ ＝ ｇ（ｘ ＋ ｃ０ ｔ）
ｕＴ ＝ ｈ（ｘ － ｃ０ ｔ）

（１）

式中： ｃ０ 为冲击压缩波在压杆中的传播速度，

ｃ０ ＝ Ｅ
ρ
。

则试件左边界面的位移、应变及质点速度为

ｕ１ ＝ ｆ（ｘ － ｃ０ ｔ） ＋ ｇ（ｘ ＋ ｃ０ ｔ）

ε１ ＝
∂ｕ１

∂ｘ
＝ ｆ′ ＋ ｇ′ ＝ εＩ ＋ εＲ

ｖ１ ＝
∂ｕ１

∂ｔ
＝ ｃ０（ － ｆ′ ＋ ｇ′） ＝ ｃ０（ － εＩ ＋ εＲ）

ｕ１ ＝ ∫ｔ
０
ｖ１ｄτ ＝ ｃ０∫ｔ

０
（ － εＩ ＋ εＲ）ｄτ

（２）

　 　 同理，试件右端的位移、应变及质点速度分别为

ｕ２ ＝ ｈ（ｘ － ｃ０ ｔ）
ε２ ＝ ｈ′ ＝ εＴ

ｖ２ ＝ － ｃ０ｈ′ ＝ － ｃ０εＴ

ｕ２ ＝ － ｃ０∫ｔ
０
（εＴ）ｄτ

（３）

　 　 试件中的平均应变为

εｓ ＝
ｕ２ － ｕ１

ｌ０
＝
ｃ０
ｌ０
∫ｔ

０
（εＩ － εＲ － εＴ）ｄτ （４）

式中： ｌ０ 为试件的初始长度，由试件两侧轴力相等，
从而

εＩ － εＲ ＝ εＴ （５）
　 　 于是（４）式化为

εｓ ＝
ｕ２ － ｕ１

ｌ０
＝ －

２ｃ０
ｌ０
∫ｔ

０
（εＲ）ｄτ （６）

　 　 试件中的动态应力为

σｓ ＝
ＥＡ
Ａ０

εＴ （７）

式中： Ｅ，Ａ，Ａ０ 分别为杆的弹性模量、截面积和试件

的初始截面积。
应变率是试件在载荷下变形快慢的参数，可由

试件的应变（６） 式求得

ε̇ｓ ＝ －
２ｃ０
ｌ０

εＲ （８）

综上即可得到冲击压缩试验过程中试样的动态应力

－应变参数。
１．２　 试验过程与数据处理

采用 ＳＨＰＢ 试验方法对不锈钢 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 样
件进行测试，样件为直径 ６ ｍｍ，高 ３ ｍｍ 的圆饼形

状，所有测试均在室温下进行。 通过控制高压腔里

的气压，实现子弹的不同撞击速度，进而实现试样的

不同应变率冲击压缩。 样件应变率 ε̇ｓ ＝ １ ２９３ ／ ｓ 时

入射波、反射波与透射波的典型曲线如图 ２ 所示。

图 ２　 典型的入射波、反射波和投射曲线
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经过（１） ～ （８）式的换算，该试样在不同应变率

下的动态响应见图 ３。

图 ３　 样件不同应变率下的工程应力－应变曲线

从图 ３ 可以看出，０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 具有明显的应变

率效应，相同应变下，高应变率时的应力明显高于低

应变率时的应力；试件平均应变率为 ５ １４９ ／ ｓ 时的

屈服应力是 １ ２９３ ／ ｓ 时屈服应力的 １．４ 倍。
１．３　 材料本构模型与拟合

用于描述材料应变率强化的模型有多种，主要

包括 Ｊｏｈｎｓｏｎ⁃Ｃｏｏｋ （ Ｊ⁃Ｃ） 模型、Ｃｏｗｐｅｒ⁃Ｓｙｍｏｎｄｓ （ Ｃ⁃
Ｓ）模型、Ｓｔｅｉｎｂｅｒｇ⁃Ｇｕｉｎａｎ 模型等，其中 Ｊ⁃Ｃ 模型包

含了应变、应变率、温度等因素，Ｃ⁃Ｓ 模型不包含温

度项，但模型参数更多。 在不考虑温度对材料性能

的影响下，采用 Ｃ⁃Ｓ 模型更能精确表征材料的动态

性能。
Ｃｏｗｐｅｒ⁃Ｓｙｍｏｎｄｓ 本构模型表达式为

σｓ

σ０

＝ １ ＋ ε̇
Ｄ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１
ｑ

（９）

式中： σ０ 为静态屈服应力；ε̇ 为应变率；Ｄ、ｑ 为材料

常数。
针对不同应变率下的应力 － 应变响应进行 Ｃ⁃Ｓ

模型拟合，可得 σ０ ＝ ２６８ ＭＰａ，Ｄ ＝ ７１２５．５，ｑ ＝ ２．０。

２　 吸能圆管建模与分析

针对径向扩胀吸能圆管（简称胀管）进行几何

建模，并进一步采用显式动力学数值方法对其进行

轴向冲击压缩分析。 具有典型尺寸的圆管分别如图

４ 所示。 其中，胀管模型包括胀管与锥环两部件，锥
环角采用文献中推荐的角度［１０］，即 ２５°，胀管有效长

度为 １００ ｍｍ，外径 ２１．６ ｍｍ，壁厚 １ ｍｍ。

图 ４　 吸能圆管尺寸及有限元模型

胀管为薄壁结构，采用 ４ 节点四边形单元对其

离散。 锥环径向尺寸相比薄壁结构的胀管大，且为

实体结构，因而对锥环采用刚体本构模型。 锥环以

３ ２００ ｍｍ ／ ｓ 的恒定速度冲击管件。
胀管采用延展性较好的金属材料 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ，

有限元模型中采用带 Ｃ⁃Ｓ 应变率强化的双线性的弹

塑性模型。
薄壁金属胀管具有轴对称特性，胀管的径向由

于挤压而发生稳定的扩张，从图 ５ 可看出，胀管在胀

环的挤压下，其内径发生了均匀的扩张，其扩张量约

为 ２．４ ｍｍ，由图 ４ 可知，理论扩张量为 ２．５ ｍｍ，两者

基本一致。

图 ５　 胀管冲击压缩后的形貌

９２
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胀管在轴向冲击过程中的冲击力－位移响应见

图 ６。 当胀环完全进入胀管中后，胀管的冲击力响

应比较平稳。

图 ６　 胀管冲击力－位移曲线

薄壁金属圆管作为吸能元件，在使用过程中应

避免产生过大的冲击力，本文针对冲击力比较稳定

的一段进行分析。 冲击力在轴向位移上的积分即为

圆管所吸收的能量，根据图 ６ 的冲击力———位移响

应积分可得胀管总吸能 １ ６３５ Ｊ。 因胀管在稳定工

作时的冲击力比较稳定，因此其总吸能与位移之间

为近似线性关系，如图 ７ 所示。
平均力是冲击力－位移响应的几何平均值，胀

管平均力 Ｆｍ 为 １８ １７３．８ Ｎ。 波动系数用于表征冲

击力响应的不均匀程度，波动系数越大，冲击力越不

均匀。 其定义为冲击力的幅值差与平均力之比，据
此可得胀管冲击力波动系数为 ０．４８，其稳定性较好。

图 ７　 胀管总吸能－位移曲线

　 　 吸能效率可表征吸能圆管的吸能效果，根据其

定义分析可得胀管的吸能效率为 ０．８２，吸能效率高

于压溃形的吸能管件。

３　 结　 论

本文对典型不锈钢 ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ 进行了常温下

的 ＳＨＰＢ 试验，获得了材料的动态力学响应，并用

Ｃ⁃Ｓ 本构模型进行了拟合。 最后采用该不锈钢设计

了依靠径向扩张变形从而吸收冲击能量的管件；采
用拟合得到的材料本构模型对该圆管进行了低速冲

击仿真，分析结果表明采用该不锈钢制成的管件具

有较为理想的冲击力－位移响应，载荷波动小，是一

种较为理想的吸能装置。
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ｅｌｅｖａｔｅｄ ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ ａｎｄ ｈｉｇｈ ｓｔｒａｉｎ ｒａｔｅｓ［Ｊ］． Ａｃｔａ Ｍｅｔａｌｌｕｒｇｉｃａ Ｓｉｍｉｃａ， ２００８，４４（１）： ９８⁃１０４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［１０］ 马彦婷． 胀管式缓冲器吸能特性及优化设计研究［Ｄ］． 秦皇岛： 燕山大学， ２０１４
ＭＡ Ｙａｎｔｉｎｇ． Ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｅｎｅｒｇｙ ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ｔｈｅ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｔｕｂｅ ｂｕｆｆｅｒ ［ Ｄ ］．
Ｑｉｎｈｕａｎｇｄａｏ： Ｙａｎｓｈａｎ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ， ２０１４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

Ｄｙｎａｍｉｃ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｂｅｈａｖｉｏｒｓ ｏｆ ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ ａｎｄ
ｉｍｐａｃｔ ｅｎｅｒｇｙ ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

ＲＡＮ Ｚｈｉｇｕｏ， ＨＥ Ｃｈｕｎｔａｏ，ＬＩ Ｌｉｊｕｎ， ＷＡＮＧ Ｊｉａｎ， ＹＡＮＧ Ｊｉｅ
（Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ Ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ， Ｂｅｉｊｉｎｇ １００８５４， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ｔｈｅ ｓｔａｉｎｌｅｓｓ ｓｔｅｅｌ ｏｆ ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ ｗａｓ ｓｔｕｄｉｅｄ ｂｙ ｓｐｌｉｔ Ｈｏｐｋｉｎｓｏｎ ｐｒｅｓｓ ｂａｒ （ＳＨＰＢ） ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ， ａｎｄ
ｄｙｎａｍｉｃ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｂｅｈａｖｉｏｒｓ ｗｅｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｕｎｄｅｒ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｓｔｒａｉｎ ｒａｔｅｓ． Ｃｏｗｐｅｒ⁃Ｓｙｍｏｎｄｓ ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｍｏｄｅｌ ｗａｓ
ａｐｐｌｉｅｄ ａｎｄ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ ｗｅｒｅ ｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ． Ａｎ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｔｕｂｅ ｗｉｔｈ ｍａｔｅｒｉａｌ ０Ｃｒ１８Ｎｉ１０Ｔｉ ｕｓｅｄ ｔｏ ａｂｓｏｒｂ ｉｍｐａｃｔ
ｅｎｅｒｇｙ ｗａｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ， ａｎｄ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｍｅｔｈｏｄ ｗａｓ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ ｔｏ ｓｉｍｕｌａｔｅ ｌｏｗ ｓｐｅｅｄ ｉｍｐａｃｔ ｏｎ ｓｕｃｈ ａ ｔｕｂｅ．
Ａｎａｌｙｓｉｓ ｒｅｓｕｌｔ ｓｈｏｗｓ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｉｍｐａｃｔ ｆｏｒｃｅ ｖｅｒｓｕｓ ｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｃｕｒｖｅ ｗａｓ ｐｅｒｆｅｃｔ， ａｎｄ ｔｈｅ ｌｏａｄ ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ ｉｓ ｓｍａｌｌ．
Ｇｅｎｅｒａｌｌｙ， ｓｕｃｈ ａｎ ｅｘｐａｎｓｉｏｎ ｔｕｂｅ ｉｓ ｐｅｒｆｅｃｔ ｆｏｒ ｉｍｐａｃｔ ｅｎｅｒｇｙ ａｂｓｏｒｐｔｉｏｎ．
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改进隐马尔科夫模型的地面装备退化状态识别

郭森， 王大为， 张绍伟， 冯安安， 何文海
（上海机电工程研究所， 上海　 ２０１１０９）

摘　 要：传统隐马尔科夫模型（ＨＭＭ）解决地面装备中关键设备退化状态识别问题时，在学习训练

过程中参数容易局部收敛导致识别精度较低，针对这一问题，提出一种基于自适应粒子群优化的改

进 ＨＭＭ 算法。 在基础粒子群算法中加入惯性权重因子，并根据算法迭代结果对算法各因子大小

进行动态控制，增强该算法的全局搜索能力。 改进后的粒子群算法融入 ＨＭＭ 模型训练过程参数

学习的优化过程，能够提高 ＨＭＭ 的训练精度。 将其应用到地面装备中油机电站的退化状态识别

当中，对实测振动数据进行分析，与标准算法相比，发现所提算法对油机处于不同退化状态的分类

准确率都有所提升，整体识别精度达到 ９６．４％。 结果表明，基于自适应粒子群优化的 ＨＭＭ 退化状

态识别方法能够有效解决传统模型的局部收敛问题。

关　 键　 词：地面装备；退化状态识别；隐马尔科夫模型（ＨＭＭ）；自适应优化；粒子群算法（ＰＳＯ）
中图分类号：ＴＨ１７　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００３２⁃０９

　 　 伴随着装备集成化程度越来越高，其综合保障

的难度也逐渐增大，关键在于要能够实时掌握装备

关键设备的健康状况动态变化过程，以便于调整维

修策略，实现装备基于状态的维修［１⁃２］。 但是，设备

退化状态属于定性的分类，各状态间并没有明确的

界限，同时状态很难直接观测，只能通过显性监测数

据的分析判断隐性状态，支持向量机（ＳＶＭ）等经典

分类方法并不能得到理想识别结果。
隐马尔科夫模型（ＨＭＭ）在 ２０ 世纪 ７０ 年代末

由 Ｂａｕｍ 创建［３］，通过概率矩阵将显性观测与隐性

状态相联系，容错率高，分类能力强，因其强大的识

别能力在语音识别领域取得了巨大成功［４］，并逐渐

在图像处理、设备状态识别、故障诊断等模式识别方

面应用［５⁃８］。 在将 ＨＭＭ 应用于装备的状态识别过

程中也出现一些不足，主要是由于该模型训练采用

Ｂａｕｍ⁃Ｗｅｌｃｈ 算法，在参数寻优时会出现局部收敛情

况［９⁃１０］，导致模型精度下降，在使用时需要适应性改

进。 针对这一问题，许多学者引入群体智能优化算

法对 ＨＭＭ 模型参数训练过程进行优化，提高学习

效率及精度。 文献［９］将粒子群算法（ ＰＳＯ）引入

ＨＭＭ 的参数优化过程，实现全局优化的目的，并将

改进后的模型应用到对报警信息识别和预测中；文
献［１１］将鸟群算法（ＢＳＡ）与 Ｂａｕｍ⁃Ｗｅｌｃｈ 算法相结

合，可以有效跳出局部极值点，相对传统的 ＨＭＭ 训

练算法能够取得更好的训练结果；文献［１２］提出一

种带极值扰动的自适应粒子群算法，将改进后的粒

子群算法引入到 ＨＭＭ 的训练中，对其初始参数进

行了优化，结果表明改进后的 ＨＭＭ 具有较高的识

别能力。
本文提出一种基于自适应粒子群算法优化的

ＨＭＭ 方法，在 ＰＳＯ 算法中增加惯性权重因子，通过

动态控制惯性权重因子及加速因子的大小，改进

ＰＳＯ 算法的全局搜索能力，提高寻优效率。 并且，
利用改进的 ＰＳＯ 算法对 ＨＭＭ 参数学习过程进行优

化。 将其应用到地面典型设备油机电站不同退化状

态下振动信号的分析处理当中，与传统方法相比，诊
断的效率和精度得到了有效地提升。

１　 粒子群算法及其改进

１．１　 ＰＳＯ 算法基本原理

ＰＳＯ 算法是一种用于非线性函数优化的集群
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智能优化算法［１３］，在解决大规模非线性问题中具有

更高的优化效率和更好的优化结果。 该算法将各个

备选解称为“粒子”，全部的粒子集合称作“种群”。
ＰＳＯ 算法首先生成初始种群，即在可行解空间当中

随机初始化生成一群粒子，并根据要优化的目标函

数确定与之相对应的适应度值。 优化过程就是初始

种群在可行解空间内部飞行，并寻找最大或最小适

应度值的过程，粒子飞行的方向与距离由速度决定。
其数学过程描述如下：
设搜索空间维数为 Ｄ，总粒子数为 Ｎ，第 ｉ 个粒

子的位置表示为向量 ｘｉ ＝ （ｘｉ１，ｘｉ２，…，ｘｉＤ），第 ｉ个粒

子当前搜索到的最优位置为 ｐｉ
ｂｅｓｔ ＝ （Ｐ ｉ１，Ｐ ｉ２，…，

Ｐ ｉＤ），整个粒子群当前搜索到的最优位置为 ｇｂｅｓｔ ＝
（ｇ１，ｇ２，…，ｇＤ），第 ｉ 个粒子的位置变化率（即速度）
为向量 ｖｉ ＝ （ｖｉ１，ｖｉ２，…，ｖｉＤ），则粒子 ｉ 的 ｄ 维速度和

位置可按照（１） ～ （２） 式进行迭代更新

ｖｉｄ（ ｔ ＋ １） ＝ ｖｉｄ（ ｔ） ＋ ｃ１ｒ１（ｐｉｄ（ ｔ） － ｘｉｄ（ ｔ）） ＋
　 ｃ２ｒ２（ｇｄ（ ｔ） － ｘｉｄ（ ｔ）） （１）
ｘｉｄ（ ｔ ＋ １） ＝ ｘｉｄ（ ｔ） ＋ ｖｉｄ（ ｔ ＋ １），
　 　 　 　 １ ≤ ｉ ≤ Ｎ，１ ≤ ｄ ≤ Ｄ （２）

式中： ｃ１，ｃ２ 为正数，称作加速因子。 ｃ１ 调节粒子飞

向自身最好位置方向上的步长；ｃ２ 调节粒子飞向全

局最好位置方向步长。 ｒ１、ｒ２ 为［０，１］ 的随机数。
通过比较更新前后各粒子的适应度值，对单个

粒子最优位置及全局最优位置进行更新，直到满足

迭代终止条件。
１．２　 ＰＳＯ 算法的自适应改进

与其他群体智能算法相比，ＰＳＯ 算法概念简

单，易于编程实现求解，但在优化过程中同样会面临

易于陷入局部极值点、搜索精度不高、收敛速度慢的

问题。 为此引入惯性权重因子 ω，对粒子飞行速度

进行调节，提高 ＰＳＯ 算法的收敛速度及全局搜索能

力，使其能够快速得到全局最优结果［１４］。 惯性权重

因子 ω 对速度的调节原理如（３）式所示

ｖｉｄ（ ｔ ＋ １） ＝ ωｖｉｄ（ ｔ） ＋ ｃ１ｒ１（ｐｉｄ（ ｔ） － ｘｉｄ（ ｔ）） ＋
　 ｃ２ｒ２（ｇｄ（ ｔ） － ｘｉｄ（ ｔ）） （３）

　 　 由（３）式可以看出，引入的 ω 代表的上一代粒

子状态对当前粒子状态的影响程度，ω 取值越大，则
上一代粒子状态对与当前粒子的状态影响越大；反
之，影响则越小。 同时，算法的全局搜索能力也会随

着 ω 的增大而提高。 因此，通过控制惯性权重因子

ω 的大小，可以改进粒子群算法的全局搜索能力，当

ω值取为常数 １时，（３） 式即退化为基本粒子群算法

的速度更新公式。
为了进一步提高粒子群算法的优化性能，提升

算法效率，采用基于距离控制因子的自适应调整策

略［１２］ 来动态修正惯性权重 ω 及加速因子 ｃ１、ｃ２，原
理如（４） 式所示

Ｄ（ ｔ） ＝
∑
Ｎ

ｉ ＝ １
（ｘｉ － ｐｉ

ｂｅｓｔ（ ｔ））

Ｎ

Ｃ（ ｔ） ＝ Ｄ（ ｔ）
ｍａｘ（Ｄ）

ω ＝ Ｃ（ ｔ）
ｃ１ ＝ ２ × Ｃ（ ｔ）
ｃ２ ＝ ２ － ｃ１

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï
ïï

（４）

式中： Ｄ（ ｔ） 表示各粒子到全局最优值的平均距离；
ｍａｘ（Ｄ） 表示至今平均距离的最大值；Ｃ表示距离控

制因子，即各粒子到全局最优点的平均距离与平均

距离最大值的比值。

２　 隐马尔科夫模型及其优化

２．１　 隐马尔科夫模型

ＨＭＭ 类似于一阶 Ｍａｒｋｏｖ 过程，不同点是 ＨＭＭ
是一个双内嵌式随机过程，即 ＨＭＭ 是由 ２ 个随机

过程组成，一个是状态转移序列，它对应着一个单纯

Ｍａｒｋｏｖ 过程；另一个是每次转移时输出的符号组成

的符号序列［３］。 其中，状态转移随机过程是不可观

测的，只能通过另一个随机过程的输出观察序列

观测。
ＨＭＭ 可以通过 ５ 个参数来进行定量描述：
１） 系统状态空间 Ｑｔ ∈ （ｑ１，ｑ２，…，ｑＮ），其中 Ｎ

为状态数目；
２） 观测值序列 Ｏｔ ∈ （ｏ１，ｏ２，…，ｏＭ），其中Ｍ为

系统观测值数目；
３） 系统的初始状态概率分布则记为向量 π ＝

（π１，π２，…，πＮ）；
４） 系统状态转移矩阵 Ａ ＝ ｛ａｉｊ｝ Ｎ×Ｎ，其中 ａｉｊ ＝

Ｐ（Ｑｔ ＋１ ＝ Ｑ ｊ ｜ Ｏｔ ＝ ｑｉ），１ ≤ ｉ，ｊ ≤ Ｎ；
５） 观测值转移概率矩阵Ｂ ＝ ｛ｂ ｊｋ｝ Ｎ×Ｍ，其中 ｂ ｊｋ ＝

Ｐ（Ｏｔ ＝ Ｖｋ ｜ Ｑｔ ＝ ｑ ｊ），１ ≤ ｊ ≤ Ｎ，１ ≤ ｋ ≤ Ｍ。
通常 ＨＭＭ 模型记为 λ ＝ （Ｎ，Ｍ，π，Ａ，Ｂ），简记

为 λ ＝ （π，Ａ，Ｂ）。 一部分随机过程由参数π和Ａ表

３３
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示，另一部分用参数 Ｂ 来表示。
在实际工程应用当中，ＨＭＭ 主要解决 ３ 个问

题：评估问题、解码问题和学习问题。 评估问题主要

解是在模型 λ 和观测序列 Ｐ（Ｏ ｜λ） 已知的条件下，
计算在此模型下产生该观测序列的概率 Ｐ（Ｏ ｜λ），
可以利用 Ｆｏｒｗａｒｄ⁃Ｂａｃｋｗａｒｄ 算法进行求解；解码问

题主要是在模型 λ 和观测序列 Ｏ 已知的条件下，确
定此模型下产生相应观测序列的最优状态序列 Ｑ，
可以利用 Ｖｉｔｅｒｂｉ 算法加以解决；学习问题即 ＨＭＭ
模型的参数寻优，通过对多个观测序列Ｏ进行学习，
对 ＨＭＭ 模型参数 λ ＝ （π，Ａ，Ｂ） 进行调整，使得

Ｐ（Ｏ ｜λ） 最大， 可以利用 Ｂａｕｍ⁃Ｗｅｌｃｈ 算法进行

训练。
解决 ＨＭＭ 参数学习问题的 Ｂａｕｍ⁃Ｗｅｌｃｈ 算法

是通过迭代逐步逼近极大化似然函数的下界实现

的，它只能保证收敛到对数似然函数序列的局部极

值点，而非全局极值点。 在 ＨＭＭ 理论中，通过训练

数据集对 ＨＭＭ 参数进行训练时，不同的初始模型

参数对训练结果有较大影响，在初始模型参数适当

时才能求得与全局最优值接近的局部极大值。 较其

他参数而言，观测值概率矩阵初始值对训练结果有

较大影响［１５⁃１６］，故使用优化算法对其初值选取进行

优化。
２．２　 基于自适应 ＰＳＯ 的初始参数优化

利用改进的 ＰＳＯ 算法对隐马尔科夫模型初始

参数优化的流程如图 １ 所示。 优化过程中，每一个

粒子代表一个初始参数即观测值转移概率矩阵 Ｂ，
选择 Ｆｏｒｗａｒｄ⁃Ｂａｃｋｗａｒｄ 算法作为适应度函数，计算

每个粒子的输出似然概率值 Ｐ（Ｏ ｜λ） 作为粒子适应

度值，并据此来选择更优的个体粒子，选取的原则

为： 适 应 度 值 越 大 的 粒 子 位 置 越 优。 利 用

Ｆｏｒｗａｒｄ⁃Ｂａｃｋｗａｒｄ 算法计算 Ｐ（Ｏ ｜λ） 的原理如（５）
式所示

Ｐ（Ｏ ｜ λ） ＝ ∑
Ｎ

ｉ ＝ １
αｔ（ ｉ）βｔ（ ｉ）

αｔ（ ｉ） ＝ Ｐ（Ｏ１，Ｏ２，…，Ｏｔ，Ｑｔ ＝ ｑｉ ｜ λ）
βｔ（ ｉ） ＝ Ｐ（Ｏｔ ＋１，Ｏｔ ＋２，…，ＯＴ ｜ Ｑｔ ＝ ｑｉ，λ）
１ ≤ ｔ ≤ Ｔ － １，１ ≤ ｉ ≤ Ｎ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（５）

式中： Ｔ 为观测序列时间长度；α ｔ（ ｉ） 通过前向算法

迭代计算；β ｔ（ ｉ） 通过后向算法迭代计算。
通过对比每次迭代后各粒子的适应度值对粒子

群个体最优位置 ｐｂｅｓｔ和全局最优位置 ｇｂｅｓｔ进行更新，
粒子的速度按（３）式进行自适应更新，根据粒子速

图 １　 ＨＭＭ 初始参数优化流程

度来更新整个粒子群，反复迭代直至满足终止条件，
得到最优的初始观测值转移概率矩阵。

３　 基于自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 的退化状
态识别

在改进粒子群优化算法的基础上，本文提出一

种基于自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 的装备退化状态识别方

法，状态识别流程如图 ２ 所示。 退化状态识别主要

分为两个方面，一方面是不同退化状态下 ＨＭＭ 模

型的建立，另一方面是利用建立的不同状态下 ＨＭＭ
模型对待识别数据进行处理，得到诊断结果。
３．１　 数据准备

基于 ＨＭＭ 的退化状态识别属于数据驱动的分

类方法，要求采用包含设备各状态特征的历史数据

进行充分训练，才能对设备实时采集的数据进行识

别。 状态识别数据主要来源于处于不同退化状态下

地面装备运行时采集的振动信号，随振动产生的噪
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声如短时脉冲等，对包含状态信息的有用信号产生

掩盖，对产品状态识别精度、退化程度的准确判断会

造成严重干扰，而基于传统降噪方法处理时，计算复

杂、费时费力。 研究表明，在分析突发性故障信号

时，数学形态滤波法更有优势［１７］。 因此，采用多尺

度形态滤波器对原始振动数据进行去噪预处理，为

后续进行特征提取、模型训练提高效率和精度。 同

时，为了全面反映设备运行的振动特征，从多个特征

域提取设备的状态信息，主要包括时域范围内的均

值、方差、均方根值、波形因子、峰值因子、脉冲因子、
裕度因子、峭度因子、歪度因子等，频域范围内的幅

频特性，时频域的小波包能量谱，共 ２３ 维特征。

图 ２　 基于自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 的退化状态识别流程

　 　 振动特征集构造完毕之后，引入核主元分析

（ＫＰＣＡ）方法对其进行维数约简，融合多个复杂性

能指标，删除冗余，保留主要成分，减少模型训练时

间。 同时，由于不同特征之间量化方式有所差别，数
值相差较大，且不符合 ＨＭＭ 模型处理数据的基本

要求，因此需要将筛选后的振动特征集进行归一化

处理并在同一等级划分标准上进行量化，作为状态

的显性观测值，完成 ＨＭＭ 模型训练之前的数据准

备工作。
３．２　 ＨＭＭ 模型训练

ＨＭＭ 模型训练过程主要有两部分，一是利用自

适应 ＰＳＯ 算法对模型初始参数进行优化，二是根据

参数初始化结果采用 Ｂａｕｍ⁃Ｗｅｌｃｈ 算法对模型参数

进行寻优，得到油机电站不同状态的 ＨＭＭ 模型。
首先，将降维量化后的不同磨损状态振动特征

集按一定比例随机划分为训练集与测试集；然后，随
机确定 ＨＭＭ 中的初始分布矩阵 π、状态转移概率

矩阵Ａ，并按图 ２所示流程，以（５） 式为目标函数，利
用自适应 ＰＳＯ 算法优化求解令模型输出似然概率

值 Ｐ（Ｏ ｜λ） 最大的初始观测值转移概率矩阵 Ｂ；最
后，将优化后矩阵Ｂ作为利用Ｂａｕｍ⁃Ｗｅｌｃｈ算法进行

不同状态 ＨＭＭ 模型学习训练的观测值概率矩阵初

始值，其余 ２个初始参数按左 ⁃右型马尔科夫链特征

随机选取，利用不同状态振动特征训练集分别训练

多个退化状态的 ＨＭＭ 模型 λ ｉ，对参数进行迭代优

化，直至满足终止条件，完成 ＨＭＭ 模型训练工作，
得到不同状态的模型 λ ｉ，并采用测试用特征数据集

对模型训练效果验证，分析模型状态识别能力。
３．３　 退化状态识别

完成油机电站各状态下 ＨＭＭ 模型的建立之

后，即可以针对实测数据进行状态分类，根据模型的

输出结果来判断油机的健康状态退化程度。
根据图 ２ 所示流程，待识别油机振动数据也需

要进行预处理进行去噪，之后提取故障特征并降维

量化处理，形成待识别数据集。 将经降维量化之后

的特征集输入至经过训练的各状态 ＨＭＭ 模型，采
用 Ｆｏｒｗａｒｄ⁃Ｂａｃｋｗａｒｄ 算法计算各模型输出结果即对

数似然概率值，选择似然概率值较大的模型对应油

机待识别数据所属的退化状态，完成状态识别。
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４　 仿真校验

４．１　 振动特征提取

本文采用油机电站实际振动数据对上述自适应

ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 退化状态识别方法进行仿真，试验选用

康明斯 ＥＱＢ１９０⁃２０ 型号油机，设置 ５ 种不同磨损状

态（包括正常状态、轻度退化、中度退化、重度退化、
故障状态），采用加速度传感器采集油机缸盖振动

信号，采样频率设置为 ２００ ｋＨｚ，采集的数据包括五

种状态下各 ２５０ 组振动数据，总计 １ ２５０ 组样本。
在此基础上分析自适应 ＰＳＯ 算法优化性能及优化

之后 ＨＭＭ 退化状态识别的精度。
首先对各组数据先进行高通滤波，然后采用多

尺度形态滤波方法进行去噪，结果示例如图 ３ 所示。

图 ３　 振动信号降噪结果

　 　 提取混合域振动特征，并使用 ＫＰＣＡ 方法对混

合域特征进行降维和归一化处理，其 ３ 维特征累积

贡献率即达到 ９０％以上，如图 ４ 所示，３ 种状态基本

能够分离。 将主元累积贡献率设置为 ９６％时，混合

域特征维度降低为 ７ 维，继续增加维度，累积贡献率

并无明显提高。 因此，选择此 ７ 维特征进行量化处

理，每种状态随机选取 ２００ 组样本作为训练数据用

于 ＨＭＭ 模型训练，剩余样本作为待识别数据用于

测试模型分类准确率。

图 ４　 ＫＰＣＡ 降维结果

４．２　 基于自适应 ＰＳＯ 的初始参数优化

初始观测值转移概率矩阵 Ｂ 的取值对隐马尔

科夫模型的训练结果会产生较大影响，因此将 ＨＭＭ
模型的初始参数 Ｂ 作为算法优化目标，以 Ｆｏｒｗａｒｄ⁃
Ｂａｃｋｗａｒｄ 算法作为适应度函数，计算每个粒子的输

出似然概率值作为粒子适应度值。 采用降维量化后

的训练数据集进行算法的优化，并与标准 ＰＳＯ 算法

优化结果进行对比。 ２ 种算法对不同状态的模型初

始参数优化结果如图 ５ 所示。
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图 ５　 各状态模型参数优化训练曲线

　 　 从几种不同状态的模型参数优化曲线可以看

出，与标准 ＰＳＯ 算法相比，无论是在最终的适应度

收敛值上，还是收敛速度方面，经过自适应改进的

ＰＳＯ 算法表现都更加优异，证明自适应 ＰＳＯ 算法的

全局寻优能力要优于标准的 ＰＳＯ 算法。
４．３　 ＨＭＭ 模型训练与识别结果

将选取的各状态训练数据集量化之后用于

ＨＭＭ 模型训练，ＨＭＭ 模型状态数设置为 ３，量化级

数设置为 ２５，初始状态转移概率矩阵随机选取。 将

经过自适应 ＰＳＯ 算法优化的结果作为 Ｂａｕｍ⁃Ｗｅｌｃｈ

算法的初始参数，分别对油机正常状态、轻度退化状

态、中度退化状态、重度退化状态、故障状态的 ＨＭＭ
模型进行训练。

训练完成之后，将剩余 ２５０ 组测试数据集分别

输入已训练的各状态 ＨＭＭ 模型，对训练的模型识

别精度进行测试，并将测试结果与经标准 ＰＳＯ 算法

优化的 ＨＭＭ 模型及传统 ＨＭＭ 模型分类结果进行

对比。 标准 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 及自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 的输出

似然概率值如图 ６ 至 ７ 所示。

图 ６　 标准 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 算法输出结果

７３



西　 北　 工　 业　 大　 学　 学　 报 第 ３９ 卷

图 ７　 自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 算法输出结果

　 　 根据输出似然概率值最大原则确定测试样本的

状态识别结果，并计算各算法的识别精度。 同时采

用支持向量机（ＳＶＭ）算法用相同数据进行训练、测
试，将分类结果与自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 算法识别结果

进行对比分析。 各算法分类正确率如表 １ 所示。
表 １　 不同算法分类结果对比 ％

状态

分类准确率

经典 ＳＶＭ
标准

ＰＳＯ⁃ＨＭＭ
自适应

ＰＳＯ⁃ＨＭＭ

正常状态 ９８ ８６ １００
轻度退化 ８８ ８８ ９２
中度退化 ９２ ９０ ９６
重度退化 ９０ ８４ ９４
故障状态 ９６ ８６ １００
综合识别 ９２．８ ８６．８ ９６．４

自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 算法识别效果最优，经典

ＳＶＭ 算法次之，标准 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 算法识别能力最弱。
从中可以看出，引入群体智能优化算法能够提高传

统 ＨＭＭ 模型的识别精度。 并且经过自适应改进粒

子群算法优化的 ＨＭＭ 方法对油机电站的运行状态

识别精度要比标准 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 算法精度更高，其中

油机正常状态的分类正确率提升了 １４％，轻度退化

状态分类准确率提升了 ４％，中度退化状态分类准

确率提升了 ６％，重度退化状态分类准确率提升了

１０％，故障状态分类准确率则提升 １４％。 整体分类

准确率达到 ９６．４％，与标准 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 相比提高了

９．６％。 此外，由于经典 ＳＶＭ 算法中核函数及惩罚

因子等参数的选择对模型分类结果影响较大，因而

模型识别能力要弱于自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 算法。
不同算法训练耗时如表 ２ 所示，由于群体智能

优化算法的引入，ＨＭＭ 训练耗时有所增加，但前期

对油机振动数据进行特征提取后采用 ＫＰＣＡ 方法进

行降维处理，有效提升后续算法的训练效率，一定程

度上降低了由于自适应 ＰＳＯ 算法所带来的模型训

练时间上的影响。 而且，对标准 ＰＳＯ 算法进行自适

应改进后，能够更快找到全局最优值，有效减少算法

迭代次数，缩短训练时长。
表 ２　 不同算法训练耗时对比

模型 训练耗时 ／ ｓ 测试时间 ／ ｓ

经典 ＳＶＭ ３１．４９７ ０．１０６

标准 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ ９２．２９７ ０．１２７

自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ ６０．３８２ ０．１２５
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５　 结　 论

本文提出了一种基于自适应粒子群优化的

ＨＭＭ 装备退化状态识别方法，对标准 ＰＳＯ 算法进

行了自适应改进，在此基础上对 ＨＭＭ 初始参数进

行了优化，并给出了基于自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 退化状

态识别流程。 为了验证该方法的有效性，利用油机

电站不同状态的实测振动数据，将自适应 ＰＳＯ⁃
ＨＭＭ 与标准 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 两种分类方法进行了对比，
得到以下结论：

１） 经过距离因子自适应改进的 ＰＳＯ 算法较标

准算法有更优的全局搜索能力和更快的收敛速度；
２） 自适应 ＰＳＯ⁃ＨＭＭ 的识别精度比标准 ＰＳＯ⁃

ＨＭＭ 更高，整体分类准确率能够达到 ９６．４％，提高

９．６％。
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橡胶最大主伸长率对堵盖开裂性能影响研究

张猛， 杨大望， 李修明， 段佳倩， 杨明
（上海航天动力技术研究所， 上海　 ２０１１０９）

摘　 要：针对某型号固体火箭发动机用橡胶堵盖承压状态下开裂的问题，基于开裂能密度对于橡胶

材料的开裂机理及准静态拉伸载荷下的力学行为开展研究，得出橡胶材料的开裂性能主要与材料

的最大主伸长率有关，且橡胶材料在准静态拉伸载荷作用下主要呈现超弹性，在 １５０％应变范围

内，Ｏｇｄｅｎ 超弹性本构模型可以较好地表征其力学行为；基于 Ａｂａｑｕｓ 有限元软件及承压试验对不

同最大主伸长率橡胶材料承压状态下橡胶堵盖的应力场分布规律展开研究，得出其最大应力区域

为内型面根部，且橡胶材料的最大主伸长率提高 １３％，最大应力降低 ４．５％，当最大主伸长率提高

９４％，其最大应力降低约 ２９％，即相同工况下，橡胶材料最大主伸长率越高，堵盖中最大应力越小，
因此通过调整橡胶材料的最大主伸长率可以有效地降低橡胶堵盖结构的开裂风险。

关　 键　 词：固体火箭发动机；橡胶堵盖；裂纹；最大主伸长率

中图分类号：Ｖ２５５　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００４１⁃０６

　 　 堵盖是固体火箭发动机喷管的重要组成部分之

一，通常采用粘接的方式固定在发动机喷管内型面

上，在发动机存储、运输以及挂飞过程中起到密封防

潮的作用，同时为发动机提供满足要求的点火压强。
目前堵盖的材料主要有硬铝［１］、纯铜［２］ 等金属堵盖

以及橡胶堵盖两类。 有很多学者［３⁃４］ 对堵盖的作用

及打开性能开展了研究，研究方法也逐渐成熟，但主

要针对金属堵盖，而橡胶堵盖由于结构及性能较为

复杂，研究尚不充分。
典型的橡胶堵盖结构为工字型回转体结构，该

结构适用于单向承压和双向承压多种工况，是目前

应用较广泛的橡胶堵盖结构形式。 橡胶堵盖在承压

状态有产生裂纹的情况，裂纹在导弹多次挂飞时，由
于高空环境与发动机内压强差的循环作用会逐步扩

展，甚至形成贯穿裂缝，进而导致堵盖失去密封作

用，严重影响固体火箭发动机乃至导弹的正常工作。
橡胶堵盖通常由橡胶层和夹布层两部分结构组成，
其中夹布层主要起承载能力，橡胶层主要起密封

作用。
橡胶堵盖中橡胶材料作为一种高分子聚合物，

由生胶进行混炼然后经硫化使其内部分子链相互交

联而成［５⁃６］，在混炼及硫化过程中有诸多因素如配

方及水分等都将对橡胶的强度及最大主伸长率等性

能产生一定的影响，而橡胶材料的强度及最大主伸

长率也会进而影响到堵盖的密封性能。 因此有必要

对承压状态下橡胶材料的受力状态及其影响因素进

行分析，为橡胶堵盖的设计、优化以及固体火箭发动

机及导弹的正常工作提供保证。

１　 橡胶裂纹产生机理

当橡胶堵盖内型面承受均布压强作用时，属于

多轴载荷作用工况，此时橡胶材料的撕裂能与开裂

能密度 Ｗｃ 及裂纹尺寸 ａ 乘积呈正比［７］，具体表达

式为

Ｔ ＝ ２ｋＷｃａ （１）
式中， ｋ 是最大主伸长率 λｍａｘ 的函数

ｋ ＝
２．９５ － ０．０８（λｍａｘ － １）

λ１ ／ ２
ｍａｘ

（２）

Ｗｃ 满足［８］

ｄＷｃ ＝ ｆ（Ｙ）ｄλｍａｘ （３）
ｆ（Ｙ） ＝ Ｙ１ ／ Ｙ２ （４）
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　 　 Ｙ１ ＝ ｌ２１，ｐ λ
－１
１ － ｐλ －２

１ ＋ ２ ∂ψ
∂（λ２

１）
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú ＋

　 ｌ２２，ｐ － ｐλ －２Ｂ
１ ＋ ２ ∂ψ

∂（λ２
２）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

∂Ｂ
∂λ１

ｌｎλ１ ＋ Ｂ
λ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋

　 （１ － ｌ２１，ｐ － ｌ２２，ｐ） － Ｐλ２（Ｂ＋１）
１ ＋ ２ ∂ψ

∂（λ２
３）

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú·

　 － （Ｂ ＋ １）λ －１
１ － ∂Ｂ

∂λ１
ｌｎλ１

é

ë
êê

ù

û
úú （５）

Ｙ２ ＝ ｌ２１，ｐ λ
－２
１ ＋ ｌ２２，ｐ λ

－２Ｂ
１ ＋

　 （１ － ｌ２１，ｐ － ｌ２２，ｐ）λ２（Ｂ＋１）
１ （６）

λ２ ＝ λＢ
１

Ｂ 为双轴度因子［８］。
根据（１） ～ （６）式可知，橡胶材料的最大主伸长

率对其开裂性能具有重要影响，本文以固体火箭发

动机橡胶堵盖为研究对象，对该影响开展研究。

２　 材料性能试验研究

为提高研究结果的精确性，对堵盖用橡胶材料

开展单轴拉伸试验，试验所用试件对照标准 ＧＢ ／ Ｔ
５２８⁃２００９ 中 Ｉ 型哑铃试件，利用标准裁刀对硫化胶

片进行裁剪，试件具体形状及参数如图 １ａ）所示。

图 １　 哑铃型试件示意图

拉伸试验过程按照标准 ＧＢ ／ Ｔ ５２８⁃２００９ 中的要

求进行。 该试验在室温下进行，所用的试件为标准

哑铃型试件，由切片机裁剪硫化橡胶片获得，见图

１ｂ）。
试验用橡胶共 ３ 种：５１７１（Ａ 型）、５１７１（Ｂ 型）、

５８６０。 每种取 ３ 组，其应力－应变关系如图 ２ 所示。

图 ２　 橡胶材料应力－应变曲线

通过橡胶材料的应力－应变曲线可知，当承受

准静态拉伸载荷作用时，上述 ３ 种曲线变化趋势基

本一致，并呈现非线性，这是由于橡胶是一种高分子

聚合物，其内部由大量混乱分布的分子链组成，当橡

胶材料受到拉伸载荷作用时，无规则分布的分子链

逐渐向相对规则的状态变化，该阶段中橡胶材料表

现的较“软”，当橡胶材料继续被拉伸，将进入应变

硬化阶段，该阶段中橡胶分子链呈现拉直状态，同时

２４
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橡胶中由于硫化导致的内部结晶区及硬化区将同时

产生作用，斜率增大，导致整体呈现非线性，并呈现

超弹特性［９⁃１０］。 同时从图 ２ 中可知每种橡胶拉伸应

力－应变曲线基本一致，因此分别任取其中一组数

值作为有效数据进行超弹性本构模型拟合（如图 ３
所示），通过对各常用超弹性本构模型进行数据拟

合发现，Ｏｇｄｅｎ 超弹性本构模型可以较好地表征上

述 ３ 种橡胶的力学行为，其拟合所得模型参数见表

１，并根据试验结果计算得到 ３ 种橡胶的最大主伸长

率如表 ２ 所示。

图 ３　 各本构模型拟合情况

表 １　 各橡胶材料 Ｏｇｄｅｎ 本构模型拟合参数

橡胶 μｉ（ ｉ＝ １，２，３） αｉ（ ｉ＝ １，２，３）

５１７１（Ａ 型）
－４７５．３３
２３３．３６
２４７．２７

０．７８
１．８１
－０．５４

５１７１（Ｂ 型）
－５３２．３６
２６１．２９
２７５．８１

１．２
２．０６
０．１２

５８６０
－３１．４５
２４．８６
１０．９７

３．６７
４．３３
－３．７３

表 ２　 各橡胶材料最大主伸长率

橡胶种类 最大主伸长率 ／ ％

５１７１（Ａ 型） １７５

５１７１（Ｂ 型） １９７．７

５８６０ ３４０．３

３　 橡胶堵盖承压状态仿真研究

３．１　 有限元模型

为进一步研究橡胶堵盖承压状态的力场分布规

律，利用 Ａｂａｑｕｓ 有限元计算软件对其进行 ０．３ ＭＰａ
承压状态仿真研究。 由于橡胶堵盖是对称结构，取
１ ／ ２ 模型进行计算，其有限元模型及网格划分情况

如图 ４ 所示，其中橡胶材料单元类型为 Ｃ３Ｄ８Ｈ。

图 ４　 几何模型及网格

３．２　 边界条件

在对称面上施加对称边界条件；内型面施加

０．３ ＭＰａ均布压强；外型面为粘接面，因此设置为固

定约束。
３．３　 结果讨论

利用上述模型对 ０．３ ＭＰａ 橡胶堵盖承压状态进

行仿真研究，仿真计算结果如图 ５ 至 ６ 所示。
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图 ５　 橡胶堵盖位移场分布　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ６　 橡胶层受力分布

　 　 根据仿真结果可知，橡胶堵盖承压状态下，橡胶

层中应力最大区域为内型面根部，且当可看到 ５１７１
（Ａ 型）最大应力 ５．０８ ＭＰａ，最大位移为 １７．４２ ｍｍ。
５１７１（Ｂ 型）时，其最大主伸长率增加 １３％，最大应

力为 ４．８５ ＭＰａ，降低了 ４．５％，最大位移为１７．７１ ｍｍ。
当胶料调整为 ５ ８６０ 时，其最大主伸长率增大 ９４％，
材料韧性进一步提高，其最大应力降低为３．５９ ＭＰａ，
降低 ２９％，最大位移增加为 １８．３７ ｍｍ，可见当同一

结构在相同受力状态下，随着材料的最大主伸长率

的增大，其变形会相应增大，导致受力面积进一步增

大，从而使根部倒角处的受力状态得到更进一步的

缓解，因此出现最大应力随着材料最大主伸长率增

加而逐渐减小的趋势。 综上所述，在堵盖的设计及

优化过程中，通过调整材料的最大主伸长率可有效

地降低堵盖结构橡胶材料产生裂纹风险。

４　 试验校验

为了进一步验证仿真分析结果，对上述 ３ 种胶

料的堵盖进行了 ０．３ ＭＰａ 承压试验，试验装置如图

７ 所示，试验后对其结构完整性进行检查，统计其开

裂情况，详见表 ３。

图 ７　 承压试验装置

表 ３　 承压试验结果

试验

轮次
胶料

裂纹情况

１＃ ２＃ ３＃

１ ５１７１（Ａ 型） １：长 １０ ｍｍ
１：长 ６．１ ｍｍ
２：长 ６．３ ｍｍ

无

２ ５１７１（Ｂ 型） 无 无 无

３ ５８６０ 无 无 无
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由表 ３ 可知，当橡胶材料为延伸率较低的 ５１７１
（Ａ 型）时，其在相同承压状态下有 ２ 个堵盖在根部

产生不同数量的裂纹，开裂概率较高，而选用其他 ２
种延伸率较高的橡胶时，由于橡胶分子链的伸展状

态更高，对根部的受力状态起到了更好程度的缓解，
因此在承压状态下均未产生裂纹。

５　 结　 论

本文针对某固体火箭发动机用橡胶堵盖开裂问

题，基于橡胶材料开裂能理论、Ａｂａｑｕｓ 有限元软件

及相关试验，对橡胶堵盖承压状态下橡胶层受力特

性及橡胶堵盖用橡胶材料在准静态下拉伸载荷作用

下的力学行为开展研究，结果表明：①橡胶材料裂纹

的产生与演化主要与橡胶材料的开裂能密度相关，
而开裂能密度由材料的最大主伸长率决定；②橡胶

材料作为一种高分子聚合物，在准静态拉伸载荷下

应力－应变行为呈现超弹性，采用 Ｏｇｄｅｎ 超弹性本

构模型可以有效地表征目前橡胶堵盖常用的几种橡

胶材料力学特征；③相同受力状态下，当橡胶材料最

大主伸长率提高 １３％，其最大应力降低 ４．５％，当最

大主伸长率提高 ９４％，其最大应力降低约 ２９％，即
最大主伸长率越高，材料韧性越好，其开裂风险越

低，因此在设计产品时选择材料时，需充分考虑该材

料性能及使用工况，谨慎选择。
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∥Ｔｈｅ ３８ｔｈ Ｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｅｘｃｈａｎｇｅ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ｏｆ Ｃｈｉｎａ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｔｈｉｒｄ Ｐｒｏｆｅｓｓｉｏｎａｌ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｎｅｔｗｏｒｋ ａｎｄ ｔｈｅ ２ｎｄ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ
Ｐｏｗｅｒ Ｆｅｄｅｒａｔｉｏｎ， ２０１７ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［２］　 屠小昌， 王占利， 王小娟． 硬质泡沫喷管堵盖试验及研究［Ｊ］． 固体火箭技术，２００４，２７（１）： ８１⁃８３
ＴＵ Ｘｉａｏｃｈａｎｇ， ＷＡＮＧ Ｚｈａｎｌｉ， ＷＡＮＧ Ｘｉａｏｊｕａｎ． Ｔｅｓｔ ａｎｄ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ｔｈｅ ｂｌｏｃｋｉｎｇ ｏｆ ｈａｒｄ ｆｏａｍ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ
Ｓｏｌｉｄ Ｒｏｃｋｅｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２００４， ２７（１）： ８１⁃８３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［３］　 史宏斌， 侯晓， 钟伟芳． 受冲压作用固体发动机喷管堵盖应力分析［Ｊ］． 固体火箭技术，１９９７，２０（４）： １８⁃２１
ＳＨＩ Ｈｏｎｇｂｉｎ， ＨＯＵ Ｘｉａｏ， ＺＨＯＮＧ Ｗｅｉｆａｎｇ． Ｔｈｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ＳＲＭ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ ｕｎｄｅｒ ｑｕｉｃｋ ｐｒｅｓｓｕｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］． Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｓｏｌｉｄ
Ｒｏｃｋｅｔ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， １９９７， ２０（４）： １８⁃２１ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［４］　 谢国君， 支小敏， 王影， 等． 喷管堵盖开裂失效分析［Ｊ］． 宇航材料工艺， ２０１４， ３： １０１⁃１０３
ＸＩＥ Ｇｕｏｊｕｎ， ＺＨＩ Ｘｉａｏｍｉｎ， ＷＡＮＧ Ｙｉｎｇ， ｅｔ ａｌ． Ｆａｉｌｕｒｅ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ［Ｊ］． Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１４，
３： １０１⁃１０３ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［５］　 ＣＡＯ Ｌ Ｍ， ＺＨＥＮＧ Ａ Ｘ， ＣＡＯ Ｘ Ｗ， ｅｔ ａｌ． Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙ ａｎｄ ｎｏｎｉｓｏｔｈｅｒｍａｌ ｃｒｙｓｔａｌｌｉｚａｔｉｏｎ ｏｆ ｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙ ｖｕｌｃａｎｉｚｅｄ ＰＰ ／ ＥＰＤＭ
ｂｌｅｎｄｓ ｉｎ ｓｉｔｕ ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｚｅｄ ｖｉａ ｍａｇｎｅｓｉｕｍ ｄｉｍｅｔｈａｃｒｙｌａｔｅ［Ｊ］． Ｐｏｌｙｍ Ｔｅｓｔ， ２０１７， ６２： ６８⁃７８

［６］　 周颖， 王蒙， 何玮頔， 等． 动态硫化三元乙丙橡胶 ／聚丙烯橡胶： 流变、结晶和动态力学性能［Ｊ］． 高分子材料科学与工

程， ２０２０， ３６： ３２⁃３９
ＺＨＯＵ Ｙｉｎｇ， ＷＡＮＧ Ｍｅｎｇ， ＨＥ Ｗｅｉｄｉ， ｅｔ ａｌ． Ｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙ ｖｕｌｃａｎｉｚｅｄ ＥＰＤＭ ／ ＰＰ ｒｕｂｂｅｒ：ｒｈｅｏｌｏｇｉｃａｌ，ｃｒｙｓｔａｌｌｉｎｅ ａｎｄ ｄｙｎａｍｉｃ
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ［Ｊ］． Ｐｏｌｙｍｅｒ Ｍａｔｅｒｉａｌ Ｓｃｉｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ， ２０２０， ３６： ３２⁃３９ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［７］ 　 ＡＴ⁃ＢＡＣＨＩＲ Ｍ， ＭＡＲＳ Ｗ Ｖ， ＶＥＲＲＯＮ Ｅ． Ｅｎｅｒｇｙ ｒｅｌｅａｓｅ ｒａｔｅ ｏｆ ｓｍａｌｌ ｃｒａｃｋｓ ｉｎ ｈｙｐｅｒｅｌａｓｔｉｃ ｍａｔｅｒｉａｌｓ ［ Ｊ］． Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｎ⁃Ｌｉｎｅａｒ Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ， ２０１２， ４７： ２２⁃２９

［８］　 王小莉． 橡胶隔振器多轴疲劳寿命预测方法研究［Ｄ］． 广州： 华南理工大学，２０１４
ＷＡＮＧ Ｘｉａｏｌｉ． Ｓｔｕｄｉｅｓ ｏｎ ｌｉｆｅ ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ ｏｆ ｍｕｌｔｉａｘｉａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｆｏｒ ｒｕｂｂｅｒ ｉｓｏｌａｔｏｒｓ［Ｄ］． Ｇｕａｎｇｚｈｏｕ： Ｓｏｕｔｈ Ｃｈｉｎａ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１４ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）

［９］　 ＭＡＲＳ Ｗ Ｖ． Ｍｕｌｔｉａｘｉａｌ ｆａｔｉｇｕｅ ｏｆ ｒｕｂｂｅｒ［Ｄ］． ＵＳＡ： Ｔｈｅ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ｔｏｌｅｄｏ， ２００１
［１０］ 张猛． 着陆过程航空轮胎热力学特型研究［Ｄ］． 哈尔滨： 哈尔滨工业大学， ２０１９

ＺＨＡＮＧ Ｍｅｎｇ． Ｓｔｕｄｙ ｏｎ ｔｈｅｒｍａｌ⁃ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ ｏｆ ａｉｒｃｒａｆｔ ｔｉｒｅｓ ｄｕｒｉｎｇ ｌａｎｄｉｎｇ［Ｄ］． Ｈａｒｂｉｎ： Ｈａｒｂｉｎ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ ｏｆ
Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ， ２０１９ （ｉｎ Ｃｈｉｎｅｓｅ）
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Ｅｆｆｅｃｔ ｏｆ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｒｕｂｂｅｒ ｍａｔｅｒｉａｌ ｏｎ
ｃｒａｃｋｉｎｇ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ

ＺＨＡＮＧ Ｍｅｎｇ， ＹＡＮＧ Ｄａｗａｎｇ， ＬＩ Ｘｉｕｍｉｎｇ， ＤＵＡＮ Ｊｉａｑｉａｎ， ＹＡＮＧ Ｍｉｎｇ
（Ｓｈａｎｇｈａｉ Ｓｐａｃｅ Ｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎ Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ｉｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈａｎｇｈａｉ ２０１１０９， Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ： Ａｉｍｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆ ｃｒａｃｋｉｎｇ ｏｆ ａ ｃｅｒｔａｉｎ Ｔｙｐｅ ｏｆ ｒｕｂｂｅｒ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ ｕｎｄｅｒ ｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ
ｃｒａｃｋｉｎｇ ｅｎｅｒｇｙ ｄｅｎｓｉｔｙ，ｔｈｅ ｃｒａｃｋｉｎｇ ｍｅｃｈａｎｉｓｍ ｏｆ ｒｕｂｂｅｒ ｍａｔｅｒｉａｌｓ ａｎｄ ｔｈｅ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｂｅｈａｖｉｏｒ ｕｎｄｅｒ ｑｕａｓｉ⁃ｓｔａｔｉｃ
ｔｅｎｓｉｌｅ ｌｏａｄ ｗｅｒｅ ｓｔｕｄｉｅｄ，ａｎｄ ｉｔ ｗａｓ ｃｏｎｓｌｕｄｅｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ ｃｒａｃｋｉｎｇ ｅｎｅｒｇｙ ｄｅｎｓｉｔｙ ｏｆ ｒｕｂｂｅｒ ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｉｓ ｍａｉｎｌｙ ｒｅｌａｔｅｄ
ｔｏ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｍａｔｅｒｉａｌ，ａｎｄ ｔｈｅ ｒｕｂｂｅｒ ｍａｔｅｒｉａｌ ｉｓ ｍａｉｎｌｙ ｈｙｐｅｒｅｌａｓｔｉｃ ｕｎｄｅｒ ｑｕａｓｉ⁃
ｓｔａｔｉｃ ｔｅｎｓｉｌｅ ｌｏａｄ， ｉｎ ｔｈｅ １５０％ ｓｔｒａｉｎ ｒａｎｇｅ， ｔｈｅ Ｏｇｄｅｎ ｈｙｐｅｒｅｌａｓｔｉｃ ｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ ｍｏｄｅｌ ｃａｎ ｆｉｔ ｉｔｓ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ
ｂｅｈａｖｉｏｒ ｗｅｌｌ； Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ Ａｂａｑｕｓ ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅｍｅｎｔ ｓｏｆｔｗａｒｅ ａｎｄ ｐｒｅｓｓｕｒｅ⁃ｂｅａｒ ｔｅｓｔ，ｔｈｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｌａｗ ｏｆ ｔｈｅ ｓｔｒｅｓｓ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ ｉｎ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍａｘｉｍｕｍ ｍａｉｎ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ ｒｕｂｂｅｒ ｍａｔｅｒｉａｌｓ ｉｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ，ａｎｄ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ
ｓｔｅｓｓ ｍａｉｎｌｙ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅ ｉｎ ｔｈｅ ｒｏｏｔ ｏｆ ｔｈｅ ｉｎｎｅｒ ｓｕｒｆａｃｅ，ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｍａｉｎ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｒｕｂｂｅｒ
ｍａｔｅｒｉａｌ ｉｎｃｒｅａｓｅ １３％， ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｓｔｒｅｓｓ ｒｅｄｕｃｅ ４． ５％， ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｍａｉｎ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｒｕｂｂｅｒ
ｍａｔｅｒｉａｌ ｉｎｃｒｅａｓｅ ９４％，ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｓｔｒｅｓｓ ｒｅｄｕｃｅ ２９％， ｔｈａｔ ｉｓ，ｕｎｄｅｒ ｔｈｅ ｓａｍｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｔｈｅ ｌａｒｇｅｒ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ
ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｒｕｂｂｅｒ ｍａｔｅｒｉａｌ ｉｓ，ｔｈｅ ｓｍａｌｌｅｒ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｓｔｒｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ ｉｓ，ｓｏ ｔｈｅ ｒｉｓｋ ｏｆ
ｃｒａｃｋｉｎｇ ｏｆ ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｃａｎ ｂｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｒｅｄｕｃｅｄ ｂｙ ａｄｊｕｓｔｉｎｇ ｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｍａｉｎ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ
ｒｕｂｂｅｒ ｍａｔｅｒｉａｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｓｏｌｉｄ ｒｏｃｋｅｔ ｍｏｔｏｒ； ｎｏｚｚｌｅ ｃｌｏｓｕｒｅ； ｃｒａｃｋ； ｍａｘｉｍｕｍ ｐｒｉｎｃｉｐａｌ ｅｌｏｎｇａｔｉｏｎ

６４



２０２１ 年

第 ３９ 卷

１０ 月

增刊

西 北 工 业 大 学 学 报

Ｊｏｕｒｎａｌ ｏｆ Ｎｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎ Ｐｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
Ｏｃｔ．

Ｖｏｌ．３９
２０２１

Ｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔ

收稿日期：２０２１⁃０４⁃１５
作者简介：韩涛翼（１９９２—），四川航天中天动力装备有限责任公司助理工程师，主要从事发动机总体设计研究。
通信作者：李纪永（１９８５—），四川航天中天动力装备有限责任公司高级工程师，主要从事发动机总体设计研究。

ｅ⁃ｍａｉｌ： ｌｊｙｎａｖ＠ ｑｑ．ｃｏｍ

高转速涡轮发动机转子临界转速计算

韩涛翼， 李纪永， 赵彧， 熊杰， 李芳
（四川航天中天动力装备有限责任公司， 四川 成都　 ６１０１００）

摘　 要：当涡轮发动机工作转速与临界转速重合时会发生共振，因此需对涡轮发动机的临界转速进

行计算。 基于此，对某型高转速涡轮发动机的临界转速进行了求解。 将转子支承结构分为支架和

轴承两部分，其中分析了转子的传力路径，并简化了支架三维模型，采用 ＡＮＳＹＳ 对支架进行静力学

分析和谐响应分析，得到了支架静刚度和动刚度。 通过支架刚度和轴承刚度耦合得到了综合静刚

度和综合动刚度，进而得到综合静、动刚度下，转子的各阶振型和临界转速。 结果表明：支架静刚度

不随载荷的变化而变化，支架动刚度随转速增加而减小，综合动刚度下的转子临界转速高于综合静

刚度下的转子临界转速，可为今后的研究提供参考。

关　 键　 词：转子系统；动刚度；静刚度；临界转速

中图分类号：Ｖ２３１．９６　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００４７⁃０７

　 　 转子系统振动是发动机整机振动的主要来

源［１］。 当发动机工作转速与其转子系统的临界转

速重合时，剧烈的共振会造成严重的破坏，如 ＷＰ６、
ＷＰ７ 系列发动机曾多次出现因共振而导致涡轮部

分断裂的情况［２］。 研究发动机转子系统的临界转

速特性对发动机故障分析以及设计方案改进具有指

导意义［３］。 国内外诸多学者在这一方面进行了深

入的研究。 文献［４］针对同向转子和反向转子系

统，采用传递矩阵法计算了临界转速。 文献［５］将

改进的整体传递矩阵方法运用于顺转双转子系统临

界转速计算。 文献［６］采取有限元法计算了航空发

动机双转子系统的临界转速。 计算转子临界转速一

般采用传递矩阵法和有限元法，与传递矩阵法相比，
有限元法求解精度更高［７］。

在影响涡轮发动机转子临界转速的诸多因素

中，支承刚度是最主要的因素之一［８⁃９］。 文献［１０］
对比了静刚度、动刚度和整机模型对转子临界转速

的计算结果，结果表明转子支承动刚度模型得到的

转子动力学特性与整机模型计算结果更为接近。 文

献［１１］研究表明，采用动刚度模型使得临界转速更

接近于整机模型计算结果。 文献［１２］采用 ３ 种整

机模型对转子临界转速进行计算，并对计算过程及

结果进行了对比分析，发现转子－支承动刚度整机

模型在计算速度与结果准确性两方面均具有优势。
文献［１３］的研究表明支承静刚度模型与部件模型

有较大误差，而支承动刚度模型计算得到的临界转

速与采用部件系统模型的计算结果更为接近，但是

随着临界转速阶次增大，其误差也随之增大。
基于以上研究，本文针对某型高转速涡轮发动

机转子，计算了支架部分的静、动刚度，并与轴承刚

度耦合得到综合静刚度与综合动刚度。 而后分别采

用综合静刚度与综合动刚度获得了转子的振型和临

界转速，并对结果进行了对比分析，以期为今后的研

制工作提供参考。

１　 高转速涡轮发动机转子系统

高转速涡轮发动机转子系统由电机转子、离心

叶轮、涡轮轴和涡轮组成。 转子系统由 ２ 个角接触

球轴承提供支撑，定距轴套对轴承起定位作用，三维
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模型如图 １ 所示。

图 １　 转子系统示意图

本款发动机轴向扩压器叶片与机匣存在间隙，
故轴向扩压器与机匣之间不存在直接传力。 轴向扩

压器与发动机其他部件通过螺栓连接，转子产生的

力由轴承经轴承座套传向轴向扩压器，再经轴向扩

压器传向发动机其余部件，最终传向发动机安装节。
本文将轴承座套和轴向扩压器定义为轴承支

架。 轴承与轴承座套过盈配合，轴承座套与轴向扩

压器通过螺栓连接，如图 ２ 所示。

图 ２　 转子支承示意图

２　 刚度计算

支承刚度是影响转子系统临界转速的主要因

素，也是计算转子临界转速的必要条件。

２．１　 支架静支承刚度计算

支架部分由轴向扩压器和轴承座套组成。
２．１．１　 支架模型简化

在采用有限元软件进行计算时，由于叶片特征

复杂，要达到较高的计算精度需划分大量的网格，会
严重影响计算效率，因此有必要对轴向扩压器三维

模型进行简化。 轴向扩压器简化方案如图 ３ 所示，
采用等质量和转动惯量的简化方式，将周向导叶用

外圆周凸缘替代。

图 ３　 轴向扩压器简化

２．１．２　 支架静刚度计算

将简化后的模型装配后使用 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ
进行计算，由于轴向扩压器通过螺栓与发动机其余

部分相连，因而在轴向扩压器外周螺栓孔处施加固

定约束，如图 ４ 所示。

图 ４　 轴向扩压器约束示意

分别单独对前后轴承腔施加径向载荷，加载方

案见图 ５。 载荷大小分别为 ５０，５００，１ ０００ Ｎ，计算

结果显示支架最大径向变形（以下简称变形）均出

现在加载区域内，与之对应变形值见表 １，其中 δ１ 为

前轴承腔变形值，δ２ 为后轴承腔变形值。

８４
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图 ５　 载荷方案示意图

表 １　 变形计算结果

载荷 ／ Ｎ δ１ ／ ｍｍ δ２ ／ ｍｍ

５０ ２．４９×１０－５ ４．７７×１０－５

５００ ２．４９×１０－４ ４．７７×１０－４

１ ０００ ４．９８×１０－４ ９．５３×１０－４

通过载荷与变形值的比值来等效径向静刚度

（以下简称为静刚度），结果见表 ２，其中 Ｋ１ 为前轴

承腔静刚度，Ｋ２ 为后轴承腔静刚度，可见静刚度为

定值，不随载荷大小而变化。
表 ２　 静刚度计算结果

载荷 ／ Ｎ Ｋ１ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｋ２ ／ （Ｎ·ｍｍ－１）

５０ ２．０１×１０６ １．０５×１０６

５００ ２．０１×１０６ １．０５×１０６

１ ０００ ２．０１×１０６ １．０５×１０６

２．１．３　 支架动刚度计算

采用 ＡＮＳＹＳ Ｗｏｒｋｂｅｎｃｈ 对支架进行谐响应分

析，计算其动刚度。 分别单独对前后轴承腔施加

５０ Ｎ径向载荷，激振频率为 ０ ～ １ １５０ Ｈｚ，求解频率

点数为 １２ 个，提取最大变形值，用载荷与变形值的

比值等效刚度，将激振频率转化为等效转速，得到径

向动刚度值（以下简称动刚度）见表 ３，其中 Ｋ３ 为前

轴承腔动刚度，Ｋ４ 为后轴承腔动刚度。
动刚度曲线如图 ６ 所示，可见随着转速增加，轴

承腔动刚度减小，且减小趋势加快。

表 ３　 动刚度计算结果

转速 ／ （ ｒ·ｍｉｎ－１） Ｋ３ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｋ４ ／ （Ｎ·ｍｍ－１）

３ ０００ ５．４２×１０７ １．８６×１０１０

９ ０００ ５．３８×１０７ １．８５×１０１０

１５ ０００ ５．３１×１０７ １．８３×１０１０

２１ ０００ ５．１９×１０７ １．７９×１０１０

２７ ０００ ５．０４×１０７ １．７４×１０１０

３３ ０００ ４．８５×１０７ １．６８×１０１０

３９ ０００ ４．６２×１０７ １．６１×１０１０

４５ ０００ ４．３６×１０７ １．５３×１０１０

５１ ０００ ４．０５×１０７ １．４３×１０１０

５７ ０００ ３．７１×１０７ １．３２×１０１０

６３ ０００ ３．３３×１０７ １．１９×１０１０

６９ ０００ ２．９１×１０７ １．０４×１０１０

图 ６　 动刚度曲线

９４
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２．２　 轴承刚度计算

轴承为角接触球轴承，参数如表 ４ 所示。
表 ４　 轴承参数

内径 ／
ｍｍ

外径 ／
ｍｍ

宽度 ／
ｍｍ

滚珠数
接触角 ／

（°）
滚珠直

径 ／ ｍｍ

１５ ３２ ９ １０ １５ ４．７６３

发动机最大转速为 ６０ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ，转子系统总

质量为 ｍ ＝ ２． ０６ ｋｇ，根据 《航空发动机设计手

册》 ［１４］，采用平衡等级 Ｇ１，转子单位质量的允许剩

余不平衡量为 ０． １６ ｇ·ｍｍ ／ ｋｇ，则总不平衡量为

０．３３ ｇ·ｍｍ。 根据（１）式，转速按 １５％最大超转即

６９ ０００ ｒ ／ ｍｉｎ，计算不平衡量带来的径向惯性载荷为

３５．２８ Ｎ。
Ｆｒ ＝ ｍω２ｒ （１）

　 　 转子由 ２ 个轴承提供支承，由于轴承存在游隙，
因而在转子转动过程中可能存在只有一个轴承受力

的情况，此种情况轴承径向载荷最大，最大径向载荷

等于径向载荷与转子重力之和，根据（２）式，最大径

向载荷 Ｆｍａｘ ＝ ５５．５５ Ｎ。
Ｆｍａｘ ＝ Ｆｒ ＋ ｍｇ （２）

　 　 根据《航空发动机手册》 ［１５］，对于纯径向变形，
角接触球轴承径向变形计算公式为

δｒ ＝
０．０００ ４４
ｃｏｓα

Ｑ２
０

Ｄｂ

æ

è
ç

ö

ø
÷

１
３

（３）

式中： Ｑ０ 为受载最大的滚动体负荷，Ｄｂ 为滚动体直

径，α 为接触角。 其中 Ｑ０ 用滚珠平均受力代替，即

Ｑ０ ＝
Ｆｍａｘ

ｎ
（４）

式中， ｎ 为滚珠数。
将各参数带入（３） 式可得轴承径向变形 δｒ ＝

８．４９×１０－４ ｍｍ。 用轴承最大径向载荷与径向变形比

值等效轴承径向刚度（简称轴承刚度），得轴承刚度

Ｋｂ 为 ６５ ４１７．０４ Ｎ ／ ｍｍ。
２．３　 支承综合刚度计算

支承综合刚度 Ｋ ｉ 由轴承刚度 Ｋｂ 和支架刚度 Ｋｃ

共同决定，根据《航空发动机手册》 ［１５］，结合现有结

构，支承刚度可表示为

Ｋ ｉ ＝
ＫｂＫｃ

Ｋｂ ＋ Ｋｃ
（５）

　 　 在本文中，支架刚度 Ｋｃ 体现为前后轴承腔的刚

度。 将轴承刚度 Ｋｂ 和前后轴承腔静刚度 Ｋ１、Ｋ２ 分

别代入（５） 式，可得前后支承综合静刚度分别为 Ｋ ｉ１ｓ

＝ ６３ ３５５ Ｎ ／ ｍｍ，Ｋ ｉ２ｓ ＝ ６１ ５８０ Ｎ ／ ｍｍ。 将轴承刚度

Ｋｂ 和前后轴承腔动刚度 Ｋ３、Ｋ４ 分别代入（５） 式，计
算得前后支承综合动刚度 Ｋ ｉ１ｄ 和 Ｋ ｉ２ｄ 见表 ５。 由表 ５
可知 Ｋ ｉ１ｄ 和 Ｋ ｉ２ｄ 为定值，分别为 Ｋ ｉ１ｄ ＝ ６５ ３００ Ｎ ／ ｍｍ
和 Ｋ ｉ２ｄ ＝ ６５ ４００ Ｎ ／ ｍｍ。 这是由于在数值上轴承腔

动刚度比轴承刚度大 ３ 个数量级以上，因此由（５）
式得到的综合动刚度趋近于轴承刚度。

表 ５　 综合动刚度

转速 ／
（ ｒ·ｍｉｎ－１）

Ｋｉ１ｄ ／ （Ｎ·ｍｍ－１） Ｋｉ２ｄ ／ （Ｎ·ｍｍ－１）

３ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

９ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

１５ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

２１ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

２７ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

３３ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

３９ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

４５ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

５１ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

５７ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

６３ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

６９ ０００ ６．５３×１０４ ６．５４×１０４

３　 临界转速计算

根据转子装配关系，采用等效质量点的方式对

离心叶轮和涡轮进行简化，使得简化前后二者的质

量、质心和转动惯量不变，如图 ７ 所示。

图 ７　 转子简化模型

转子系统采用前后两处轴承支撑，轴承刚度值

采用前文所得综合刚度，综合静刚度和综合动刚度

下的临界转速计算结果见表 ６ 至 ７，坎贝尔图如图 ８

０５
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所示。
表 ６　 临界转速（综合静刚度）

阶次 进动方向 稳定性
临界转速 ／
（ ｒ·ｍｉｎ－１）

进动频率 ／ Ｈｚ

０．１
（ｒ·ｍｉｎ－１）

５×１０４

（ｒ·ｍｉｎ－１）
１×１０５

（ｒ·ｍｉｎ－１）

１ 无 不稳定 无 ０ ０ ０

２ 正 稳定 ３６ ００２ ４４９．４ ６５８．６ ７９０．８

３ 反 稳定 ２２ ３７６ ４５３．３ ２７３．７ １７７．７

４ 反 稳定 ３８ ４６０ ６４１．０ ６４１．０ ６４１．０

５ 正 稳定 ６３ ０９３ ７３１．３ １ ０２１．７ １ １３５．６

６ 反 稳定 ３３ ０９０ ７３２．７ ４５８．９ ３０７．６

表 ７　 临界转速（综合动刚度）

阶次 进动方向 稳定性
临界转速 ／
（ ｒ·ｍｉｎ－１）

进动频率 ／ Ｈｚ

０．１
（ｒ·ｍｉｎ－１）

５×１０４

（ｒ·ｍｉｎ－１）
１×１０５

（ｒ·ｍｉｎ－１）

１ 无 不稳定 无 ０ ０ ０

２ 正 稳定 ３６ ３９２ ４５２．８ ６６４．０ ７９７．１

３ 反 稳定 ２２ ５０６ ４５６．８ ２７３．７ １７８．６

４ 正 稳定 ３８ ４６０ ６４１．０ ６４１．０ ６４１．０

５ 正 稳定 ６５ ３９０ ７３８．２ １ ０４０．９ １ １９９．８

６ 反 稳定 ３３ ２７６ ７３９．５ ４６１．７ ３０９．１

图 ８　 坎贝尔图

　 　 一、二阶振型均为俯仰＋弯曲振型，如图 ９ 至 １０ 所示。 采用综合静刚度进行计算，转子一、二阶临界

１５
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转速分别为 ３６ ００２ 和 ６３ ０９３ ｒ ／ ｍｉｎ。
采用综合动刚度时，转子一、二阶临界转速分别

为 ３６ ３９２ 和６５ ３９０ ｒ ／ ｍｉｎ。

图 ９　 转子振型图（静刚度）　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 １０　 转子振型图（动刚度）

４　 结　 论

本文将转子支承分为支架和轴承两部分，分别

计算了支架静刚度和动刚度，而后与轴承刚度耦合

得到前、后支承的综合静刚度和综合动刚度，之后采

用综合静刚度和综合动刚度获得了转子的临界转

速，并对转子振型进行了分析，结论如下：
１） 前、后轴承腔静刚度不随载荷的变化而

变化；

２） 前、后轴承腔的动刚度随转速的增加而

降低；
３） 前、后支承的综合动刚度不随转速的变化而

变化；
４） 采用综合静刚度和综合动刚度得到的转子

一、二阶振型，均为俯仰＋弯曲振型。 采用综合静刚

度时，转子一、二阶临界转速分别为 ３６ ００２ ｒ ／ ｍｉｎ 和

６３ ０９３ ｒ ／ ｍｉｎ。 采用综合动刚度时，转子一、二阶临

界转速分别为 ３６ ３９２ ｒ ／ ｍｉｎ 和 ６５ ３９０ ｒ ／ ｍｉｎ。
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高频脉冲负载下的飞行器结构分析

安国琛， 王辉， 顾龙飞， 穆维民， 雷良
（上海机电工程研究所， 上海　 ２０１１０９）

摘　 要：随着姿轨控发动机高频脉冲技术的突破，飞行器结构在周期性高频负载下可能产生共振的

问题日益突出。 针对该问题建立某飞行器结构件的有限元模型，以此为例进行静力学特性分析及

动力学仿真。 分析了不同模态下的固有频率以及长时间稳态受力、周期性负载等工况下的结构响

应和受力情况，得到了相应的变形、应力和安全裕度。 所研究的力学仿真过程提供了一种可行的高

频脉冲负载下的力学分析方法。

关　 键　 词：高频脉冲负载；飞行器结构件；模态分析；力学仿真

中图分类号：Ｖ４１４　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００５４⁃０５

　 　 随着快响应阀门技术的发展，越来越多的飞行

器采用高频脉冲工作的姿轨控动力系统来完成姿态

维持和轨道调整［１⁃２］。 与动力系统长时间稳态工作

相比， 高频脉冲负载容易引起飞行器结构共振［３⁃５］。
飞行器结构件用于飞行器其他设备的排布与固定，
为其他设备正常工作提供稳定的环境并保持飞行器

的结构状态。 高频脉冲负载可能导致结构件变形或

损坏，进而改变飞行器的质量特性并影响其他设备

稳定工作。 随着具备高频脉冲工作能力的姿轨控发

动机等动力系统的广泛应用，需要仿真研究飞行器

结构的共振频率和可能导致的变形，分析结构在动

力载荷下的响应，从而在设计阶段避免振动带来的

负面影响。
随着近年来计算机仿真技术的不断发展，在设

计初期通过力学仿真对设计进行优化可以大大缩短

研制周期［４⁃９］。 本文对模态特性和冲击振动进行了

仿真分析，提供了一种可行的高频脉冲负载下的力

学分析方法。

１　 有限元模型的建立

１．１　 模型简化及网格划分

本文研究的结构件由前部框架结构和后部圆环

段组成，如图 １ 所示。 前部框架结构较复杂，包括前

图 １　 模型结构

端面、中间隔层、外侧的主结构梁、内部连接前端面

和中间隔层的梁。 后部圆环段与动力系统相连，前
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部框架前端面及两侧横梁与其他设备相连。 结构件

采用铝合金 ５Ａ０５［４］，其力学性能为密度 ２．７ ｇ ／ ｃｍ３、
模量 为 ７２ ０００ ＭＰａ、 泊 松 比 ０． ３３、 屈 服 强 度 为

１２５ ＭＰａ。 为了提高仿真计算效率，对结构进行简

化处理：去掉尺寸较小的圆角、孔等。 采用网格局部

加密的四面体网格。

图 ２　 网格示意图

２　 仿真模拟及结果分析

２．１　 模态仿真及结果分析

对尾部圆环结构后端面添加固定约束，约束状

态下模态振型仿真结果如图 ３ 所示。 表 １ 列出约束

状态下前六阶的固有频率及模态振型最大变形位

置。 图 ３ 为约束状态下前六阶的模态振型。 对于结

构件，因为尾部圆环结构与后端设备固连，所以前六

阶模态振型主要发生在前端框架结构上；随着频率

升高，结构变形位置后移。 从表 １ 可以看出，最低固

有频率 １３４ Ｈｚ，高于现在大部分脉冲动力系统能达

到的开关频率，因此可以认为结构件可以有效地避

免因动力系统高频脉冲工作引起的共振。
表 １　 前六阶振型

模态

阶数

固有

频率
振型最大变形位置

１ １３４ 框架结构前端面

２ １９４ 框架结构前端面一侧

３ ２７６ 框架结构前端面与主结构梁相交处

４ ５４７ 连接前端面和中间隔层的内部梁

５ ７１０ 主结构梁中部

６ ７４８ 内部梁和中间隔层的相交处

图 ３　 模态云图
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２．２　 受力仿真及结果分析

２．２．１　 长时间稳态受力

采用静力分析方法，输入条件见图 ４ａ）。 对尾

部圆环结构后端面添加固定约束，框架结构前端面、
连接前端面和中间隔层的内部梁分别设置 １５ Ｎ、
３０ Ｎ受力。 图 ４ｂ）至 ４ｃ）为仿真计算得到的结构受

力及变形情况。 应力主要集中在 ２ 个位置：主结构、
梁与其他结构的相交处，最大应力为 ２．３ ＭＰａ。 主

结构梁受力变形使框架结构前端面成为该稳态受力

情况下的最大变形位置，最大变形为 １．９３×１０－５ ｍ。
安全裕度计算公式如（１）式所示

ＭＳ ＝ σ ／ ｆσｍａｘ － １ （１）
　 　 ＭＳ 为安全裕度；σ 为最大许用应力；σｍａｘ 为理

论计算得到的最大应力；ｆ为安全系数，取为 １．５。 铝

合金 ５Ａ０５ 屈服强度为 １２５ ＭＰａ。 可得 ＭＳ ＞ ３５，可
知结构满足静力分析要求。

图 ４　 稳态受力

２．２．２　 瞬态动力学分析

按照图 ５ａ）中环境条件进行瞬态动力学仿真，
前端面施加力 Ｆ１，内部横梁施加力 Ｆ２。 仿真计算时

间持续至 １ ｓ。 变形及应力如图 ５ｃ）至 ５ｄ）。 图 ５ｃ）

至 ５ｄ）中变形与应力随负载周期性变化，最大变形

４．５×１０－５ ｍ，最大应力 ５．５ ＭＰａ。 由公式（１）可得 Ｍｓ

＞１４，可知结构满足瞬态动力学分析分析要求。

图 ５　 瞬态动力学分析
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３　 结　 论

针对高频脉冲负载可能引起的飞行器结构共振

问题，为了缩减飞行器结构件进行环境试验的周期

和成本，以采用脉冲发动机的某飞行器结构件为例，
在设计阶段对结构件的模态和冲击特性进行动力学

有限元仿真。 主要分析了前六阶模态的固有频率和

变形情况，得到了在长时间稳态受力、周期性负载等

工况下的变形和应力、安全裕度等数据。 结果表明，
该结构固有频率远高于负载脉冲频率，并且各种工

况下安全裕度均不小于 １４。 本文提供了在设计阶

段运用动力学仿真避免因高频脉冲引起结构共振的

可行方法，可以在飞行器结构设计中得到合理应用。
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ｐｒｏｍｉｎｅｎｔ． Ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ，ｔｈｅ ｎａｔｕｒａｌ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ｏｆ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ｍｏｄｅｓ ｗｅｒｅ ａｎａｌｙｚｅｄ． Ｔｈｅ ｓｔａｔｉｃ ａｎｄ
ｄｙｎａｍｉｃ ａｎａｌｙｓｉｓ ｏｆ ｔｈｅ ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｗａｓ ｃａｒｒｉｅｄ ｏｕｔ ｆｏｒ ｔｈｅ ｐｏｓｓｉｂｌｅ ｒｅｓｏｎａｎｃｅ ｐｒｏｂｌｅｍ ｆｏｒ ａｉｒｃｒａｆｔ ｕｓｉｎｇ
ｉｍｐｕｌｓｅ ｐｏｗｅｒ． Ｔｈｅ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ａｎｄ ｓｔｒｅｓｓ ｓｉｔｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ｌｏｎｇ ｔｉｍｅ ｓｔｅａｄｙ⁃ｓｔａｔｅ ｓｔｒｅｓｓ ａｎｄ ｐｅｒｉｏｄｉｃ ｌｏａｄ ｗｅｒｅ
ａｎａｌｙｚｅｄ． Ｔｈｅ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ， ｓｔｒｅｓｓ ａｎｄ ｓａｆｅｔｙ ｍａｒｇｉｎ ｗｅｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ． Ｔｈｉｓ ｐａｐｅｒ ｐｒｏｖｉｄｅｓ ａ ｆｅａｓｉｂｌｅ ｍｅｔｈｏｄ ｆｏｒ
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ａｎａｌｙｓｉｓ ｕｎｄｅｒ ｈｉｇｈ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｐｕｌｓｅ ｌｏａｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｈｉｇｈ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｌｏａｄ； ａｉｒｃｒａｆｔ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ； ｍｏｄａｌｉｔｙ ａｎａｌｙｓｉｓ； ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

８５
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移动机器人的多传感器信息融合

李永强１， 唐旭东１， 李兆凯１， 周云虎２

（１．北京机械设备研究所， 北京　 １００８５４； ２．哈尔滨工业大学 机械电子工程系， 黑龙江 哈尔滨　 １５０００１）

摘　 要：为了提高移动机器人的感知能力，使机器人具有更高的自主性，在移动机器人需要感知姿

态的部位装配 ＭＥＭＳ 传感器，包括三轴加速度计和陀螺仪。 可以通过对其读数进行数据融合，得

到机器人的位姿信息。 通过互补滤波算法、扩展卡尔曼滤波算法进行传感器信息融合，采用四元数

法得到机器人关节的位姿，为机器人对自身状态估计以及在复杂环境下做出相应的决策提供依据。
以 Ｖｉｃｏｎ 三维运动系统中记录的位姿变化为标准，对 ２ 种算法的准确性进行对比。

关　 键　 词：互补滤波算法；扩展卡尔曼滤波算法；多传感器信息融合

中图分类号：ＴＰ２４２．６ 　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００５９⁃０７

　 　 移动机器人或者飞行器在运动时，需要感知自

身的位姿状态，以实现姿态的自主可控。
在体积较小或者运动范围有限的移动机器人

上，应用较多的是 ＭＥＭＳ 传感器，其集成有加速度

计和陀螺仪，通过将两者的信息进行融合可得到机

器人的位姿信息［１⁃３］。 为了使机器人集成度更高，
尺寸更小，本文实验的机器人采用在 ＰＣＢ 板上焊接

ＭＥＭＳ 惯性测量单元（ＩＭＵ）ＭＰＵ６５００ 芯片的方案。
ＭＰＵ６５００ 集成有三轴加速度计和三轴陀螺仪，能测

量机器人运动时各关节绕三轴的加速度和角速度，
通过 ＡＤ 采集其输出原始信号，通过低通滤波器对

原始数据的的高频噪声进行滤波，将滤波后的数据

利用数据融合算法模型进行处理，可以解算出相应

的姿态。
姿态融合较为成熟的算法是卡尔曼滤波［４⁃６］，

本文考虑到姿态融合过程中非线性的因素，采用互

补滤波算法、扩展卡尔曼滤波算法对采集数据进行

多传感器信息融合处理。

１　 基于四元数法的位姿模型

姿态解算算法有欧拉法和四元数法，使用欧拉

法时，当运动目标的俯仰角经过 ９０°或－９０°时，姿态

矩阵将出现奇异点，从而造成万向节死锁现象，使用

四元数法可以避免这种情况，而且计算量小，精度

高。 因此融合算法采用输出四元数的方法。
四元数由一个实数 ｑ０ 和 ３个虚数 ｑ１ ｉ，ｑ２ ｊ，ｑ３ｋ组

成，是一个四维复数， 可以用来表示坐标系的方

向［７］。 表达式为式（１） 或（２）
Ｑ ＝ ｑ０ ＋ ｑ１ ｉ ＋ ｑ２ ｊ ＋ ｑ３ｋ （１）
Ｑ ＝ ［ｑ０ ｑ１ ｑ２ ｑ３］ （２）

式中， ｛ｑ０，ｑ１，ｑ２，ｑ３｝ ∈ Ｒ。
　 　 四元数物理意义可由图 １ 和关系式（５） 得到，
坐标系Ｂ由Ａ绕自身坐标系下的轴Ａ ｒ^旋转 θ得到，旋
转矩阵为Ａ

ＢＲ，可以用四元数Ａ
Ｂｑ 表示该旋转关系，在

图 １　 坐标系 Ａ 与 Ｂ 关系示意图
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用四元数法进行求解位姿的时候，常用的是单位四

元数，单位四元数的范数为 １，即
ｑ２
０ ＋ ｑ２

１ ＋ ｑ２
２ ＋ ｑ２

３ ＝ １ （３）
　 　 两者的关系如（４）式。

Ａ
Ｂ ｑ^ ＝ ［ｑ０ 　 ｑ１ 　 ｑ２ 　 ｑ３］ ＝

ｃｏｓ θ
２
　 － ｒｘｓｉｎ

θ
２
　 － ｒｙｓｉｎ

θ
２
　 － ｒｚｓｉｎ

θ
２

é

ë
êê

ù

û
úú

（４）
Ａ
Ｂ Ｒ ＝

２ｑ２
０ ＋ ２ｑ２

１ － １ ２（ｑ１ｑ２ ＋ ｑ０ｑ３） ２（ｑ１ｑ３ － ｑ０ｑ２）

２（ｑ１ｑ２ － ｑ０ｑ３） ２ｑ２
０ ＋ ２ｑ２

２ － １ ２（ｑ２ｑ３ ＋ ｑ０ｑ１）

２（ｑ１ｑ３ ＋ ｑ０ｑ２） ２（ｑ２ｑ３ － ｑ０ｑ１） ２ｑ２
０ ＋ ２ｑ２

３ － １

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（５）

２　 基于滤波器算法的信息融合

２．１　 基于滤波器的数据预处理

移动机器人在运动的过程中，惯性单元的输出

误差包括安装误差和测量误差，测量误差又分为动

态误差、静态误差和随机误差。 其中安装误差、静态

误差、动态误差需要通过实验进行标定，利用标定后

的参数补偿掉误差。 而随机噪声误差需要通过软件

滤波的方式进行处理。 环境因素或者机器人本身都

会引入脉冲噪声和高频信号噪声。 在机器人运动过

程中加速度和陀螺仪数据变化较慢，相对于 ＭＥＭＳ
传感器采样频率，属于低频信号。 在利用 ＡＤ 进行

对 ＩＭＵ 传感器采样过程中，虽然经过了中值滤波，
但是采集到的信号中仍然存在较大的噪声。

通过 Ｍａｔｌａｂ 对采集的原始信号进行快速傅里

叶变换（ＦＦＴ）求频谱，可以发现采集加速度及陀螺

仪信号均存在较大较高频率的噪声，而且不同组的

噪声频率会发生变化，故在利用采集到的传感器数

据进行融合之前需要使用低通滤波器对信号进行滤

波处理，递推滤波器传递函数如（６）式所示。

Ｈ^（ ｚ） ＝
∑
Ｎ

ｉ ＝ ０
ｆｉｚ

－ｉ

１ ＋ ∑
Ｌ

ｉ ＝ １
ｇｉｚ

－ｉ

（６）

２．２　 显式互补滤波算法

利用互补滤波器（ＥＣＦ）将传感器信息融合，进
行姿态解算的基本思路是利用陀螺仪的动态稳定性

估计实时姿态，陀螺仪通过积分得到姿态角，在较短

时间内能获得准确的数据。 同时由于陀螺仪随时间

积分累计漂移误差的固有缺陷，需要一个不随时间

变化的传感器来进行修正，加速度计短期内精度比

较差，动态响应比较慢，因此将两者互补的特性结合

起来，能提高姿态估计的精度［８］。
在姿态估计方法中可以使用磁强计利用地球磁

场方向进行进一步修正，由于本文设计的移动机器

人关节尺寸较小，且电力推进系统和其他干扰会引

起磁场扰动，因此基于陀螺仪和加速度计使用互补

滤波算法进行姿态融合，互补滤波算法实现方式如

图 ２ 所示。

图 ２　 互补滤波器和四元数姿态融合算法

互补滤波器的主要假设是机器人近乎处于静止

状态，除了重力加速度外，并没有其他额外的加速度

运动。 首先将重力加速度归一化后，由大地坐标系

ｅ 通过方向余弦矩阵转换到机器人载体坐标系 ｂ
上，即互补滤波器对重力加速度最优的估计值。

由（５）式可知

ｇｂ ＝ｂ
ｅＲｇ ＝ｂ

ｅＲ ×
０
０
１

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝
２（ｑ１ｑ３ － ｑ０ｑ２）
２（ｑ２ｑ３ ＋ ｑ０ｑ１）

２ｑ２
０ ＋ ２ｑ２

３ － １

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（７）

　 　 （７）式得到的是重力加速度的标准方向在移动

机器人坐标系上的投影，将它与固定在载体坐标系

上加速度传感器测量的数据值进行矢量的叉乘，可
以得到修正误差 ｅ，加速度计测量的加速度为 ａｂ，归
一化后的测量加速度为 ａ。

ａ ＝
ａｂ

｜ ａｂ ｜
（８）

ｅ ＝ ａｂ × ｇｂ （９）
　 　 物理含义为从加速度测量得到的矢量到由方向

余弦推算的矢量之间需要旋转修正的补偿误差，即
俯仰角与横滚角的修正矢量，这个误差通过低通滤

波器进行滤波后，即可对陀螺仪进行修正。 为了实

现稳态控制而且消除长时间的时间累积误差，使用

比例———积分（ＰＩ）控制器进行修正，修正值为 δ，ｋｐ

０６
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为比例项系数，ｋＩ 为误差积分项系数。

δ ＝ ｋｐｅ ＋ ｋＩ∫ｅ （１０）

　 　 陀螺仪测量的角速度为 􀭿Ω ，结合四元数导数公

式，可得到四元数修正后的导数为

ｑ̇ ＝ １
２
ｑ^ 􀱋 Ｐ（􀭿Ω ＋ δ） （１１）

式中， ｑ 是单位四元数，用来进行移动机器人姿态估

计；Ｐ（·） 是纯四元数的操作，Ｐ（􀭿Ω） ＝ （０，􀭿Ω）。 通过

一阶龙格库塔法对四元数进行递推运算。

ｑ（ ｔ ＋ Ｔ） ＝ ｑ（ ｔ） ＋ Ｔ ｄｑ
ｄｔ

＝ ｑ（ ｔ） ＋ Ｔｑ̇ （１２）

　 　 可得下一时刻的四元数，并将四元数单位化得

到更新后的单位四元数。
ｑｋ＋１ ＝ ｑｋ ＋ ｑ̇Δｔ （１３）

ｑ^ｋ＋１ ＝
ｑｋ＋１

｜ ｑｋ＋１ ｜
（１４）

２．３　 扩展卡尔曼滤波算法

１９６０ 年，卡尔曼发表了用递归方法解决离散数

据线性滤波问题的论文。 卡尔曼滤波器提供了一种

可以高效计算的方法对过程状态进行估计，并能使

估计的均方误差最小。 卡尔曼滤波将现代控制理论

中的状态空间的思想与最优滤波理论结合，可以处

理时变多维的信号。 由于卡尔曼滤波采用递推进行

计算，存储量和计算量比较小，能通过计算机在线实

时计算。 卡尔曼滤波器适用于线性系统，而根据加

速度和陀螺仪信号进行四元数的推算属于非线性系

统，需要使用扩展卡尔曼滤波算法（ＥＫＦ） ［９］。
ＥＫＦ 的基本思想是通过一阶泰勒展开的方式，

将非线性状态函数以及观测方程进行线性化，转化

成卡尔曼滤波的形式，扩展卡尔曼滤波算法过程如

图 ３ 所示。

图 ３　 扩展卡尔曼滤波算法过程

在实际应用扩展卡尔曼滤波时，将非线性关系

线性化后，再借助雅克比矩阵进行迭代运算。 在数

字信号处理器中进行循环迭代运算，可以实时计算

输出期望的状态变量，实现的流程如图 ４ 所示。

图 ４　 离散卡尔曼滤波器的流程图

基于扩展卡尔曼滤波算法，可将四元数作为状

态变量，建立起四元数姿态估计算法。
状态向量为

ｑ ＝ ［ｑ０ 　 ｑ１ 　 ｑ２ 　 ｑ３］ Ｔ （１５）
　 　 由四元数导数的性质，可得以下关系式

ｑｋ ＝
１
２
ｑｋ 􀱋 ω （１６）

ｑｋ＋１ ＝ ｑｋ ＋ ｑ̇ｋΔｔ （１７）
　 　 状态方程为

ｑｋ＋１ ＝ １
２
Δｔ·ｗ^ ＋ Ｉ４×４

æ

è
ç

ö

ø
÷ ｑｋ ＋ ｗ（ ｔ） （１８）

式中， ｗ（ ｔ） 代表过程激励噪声。
ｑｋ 􀱋 ω ＝ ω^ｑｋ

ω^ ＝

ωｚ － ωｙ ωｘ ０
ωｙ ωｚ ０ ωｘ

－ ωｘ ０ ωｚ ωｙ

０ － ωｘ － ωｙ ωｚ

æ

è

ç
ç
ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷
÷
÷

（１９）

　 　 观测方程为

ａｘ

ａｙ

ａｚ

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

＝ ｑｋｇｑ∗
ｋ ＋ ｖ（ ｔ） （２０）

式中： ｑ∗
ｋ 代表共轭四元数；ｖ（ ｔ） 代表观测噪声。

使用扩展卡尔曼滤波融合算法进行姿态融合，
具体的运算过程如下：

１） 读取陀螺仪数据，获得角速度值 ω ｘ，ω ｙ，ω ｚ；
２） 计算离散状态转换矩阵

Ａｋ ＝ Ｉ ＋ １
２
Ωｎ

ｎｂＴ （２１）

１６
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Ωｎ
ｎｂ ＝

０ － ωｘ － ωｙ － ωｚ

ωｘ ０ ωｚ － ωｙ

ωｙ － ωｚ ０ ωｘ

ωｚ ωｙ － ωｘ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

（２２）

　 　 ３） 计算先验状态估计

ｑ^ －
ｋ ＝ Ａｋ ｑ^

－
ｋ－１ （２３）

　 　 ４） 计算先验噪声协方差矩阵

Ｐ －
ｋ ＝ ＡｋＰｋ－１ＡＴ

ｋ ＋ Ｑｋ （２４）
　 　 ５） 计算雅克比矩阵

Ｈｋ ＝
∂ｈ［ ｉ］
∂ｑ［ ｊ］

＝

－ ２ｑ２ ２ｑ３ － ２ｑ０ ２ｑ１

２ｑ１ ２ｑ０ ２ｑ３ ２ｑ２

２ｑ０ － ２ｑ１ － ２ｑ２ ２ｑ３

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２５）

ｈ（ｑｋ） ＝
２ｑ１ｑ３ － ２ｑ０ｑ２

２ｑ０ｑ１ ＋ ２ｑ２ｑ３

１ － ２（ｑ２
１ ＋ ｑ２

２）

é

ë

ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú

（２６）

　 　 ６） 计算卡尔曼增益

Ｋｋ ＝ Ｐ －
ｋ ＨＴ

ｋ（ＨｋＰ
－
ｋ ＨＴ

ｋ ＋ ＶｋＲＫＶＴ
ｋ ）

－１ （２７）
　 　 ７） 读取加速度数据

ｚｋ ＝
［ａｘ 　 ａｙ 　 ａｚ］

ｇ
（２８）

　 　 ８） 计算后验状态估计

ｑ^ｋ ＝ ｑ^ －
ｋ ＋ Ｋｋ（ｚｋ － ｈ（ ｑ^ －

ｋ ）） （２９）
　 　 ９） 计算后验误差协方差矩阵

Ｐｋ ＝ （Ｉ － ＫｋＨｋ）Ｐ
－
ｋ （３０）

　 　 将利用扩展卡尔曼滤波算法进行将传感器信号

融合，不断迭代更新四元数的过程总结成示意图的

形式，如图 ５ 所示。

图 ５　 扩展卡尔曼滤波求解四元数框图

３　 仿真校验

为了验证 ２ 种算法结算位姿的准确性，使用

Ｖｉｃｏｎ 三维运动捕捉系统对移动机器人关节运动进

行捕捉，并将运动过程记录下来保存为欧拉角的变

化过程，作为参考量。
Ｖｉｃｏｎ 运动捕捉系统在生物力学、工效学、运动

医学、机器人开发、海洋研究等学科是必不可少的空

间定位分析工具，目前已经在国内外各科研领域广

泛使用。 其工作原理是光学摄像头本身发射红外光

线，照射到覆盖有特殊涂层的 ｍａｒｋｅｒ 点小圆球产生

反射，进而由高速光学摄像头捕捉到图像，数据传输

到软件进行处理，从而得到 ｍａｒｋｅｒ 点在当前空间环

境中的 ６ 自由度位置，从而与三维对象在虚拟空间

中进行交互作业。
本实验采用的三维运动捕捉系统由 ８ 个红外相

机组成，均匀分布在被测关节四周。 在移动机器人

关节上固定 ３Ｄ 打印的三轴相互正交支架，并在三

根轴端点放置红外反射 ｍａｒｋｅｒ 点，可在 Ｖｉｃｏｎ 三维

运动捕捉系统中记录标架运动的轨迹，从而得出移

动机器人关节姿态变化情况，通过 Ｖｉｃｏｎ 三维运动

捕捉系统作为参考，可以验证融合算法的准确性，如
图 ６ 所示。

图 ６　 Ｖｉｃｏｎ 三维运动捕捉系统测量平台

建立坐标系系统如图 ７ 所示。 图 ７ 中 ｘ，ｙ，ｚ 轴
为 ３Ｄ坐标系中 ３个坐标轴，其正方向端点ｍａｒｋｅｒ点
的坐标，在 Ｖｉｃｏｎ 坐标系下对应的 ｘｖ，ｙｖ，ｚｖ 方向上的

坐标值分别记为 ｃｉｅｎｄ，ｃｊｅｎｄ，ｃｋｅｎｄ；其负方向端点ｍａｒｋｅｒ
点的坐标，在 Ｖｉｃｏｎ 坐标系 ３ 个方向上坐标值记为

ｃｉｓｔａｒｔ，ｃｊｓｔａｒｔ，ｃｌｓｔａｒｔ。

图 ７　 坐标系系统
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这些点可以在相机坐标系中确定 ３ 个相互正交

的单位向量 ｃ ｘ^Ｍ，ｃ ｙ^Ｍ，ｃ ｚ^Ｍ，用来表示 ３Ｄ 支架 ｘ，ｙ，ｚ 三
轴在相机坐标系中的方向，如（３１） 式所示。 这些向

量可以定义旋转矩阵Ｃ
ＭＲ 用来描述移动机器人关节

在 Ｖｉｃｏｎ 相机坐标系下的运动情况，如（３２） 式所示

ｃ ｘ^Ｍ ＝
ｃｉｅｎｄ － ｃｉｓｔａｒｔ

‖ｃｉｅｎｄ － ｃｉｓｔａｒｔ‖

　 　 ｃ ｙ^Ｍ ＝
ｃｊｅｎｄ － ｃｊｓｔａｒｔ

‖ｃｊｅｎｄ － ｃｊｓｔａｒｔ‖

ｃ ｚ^Ｍ ＝
ｃｋｅｎｄ － ｃｋｓｔａｒｔ

‖ｃｋｅｎｄ － ｃｋｓｔａｒｔ‖
（３１）

Ｃ
ＭＲ ＝ ［ｃ ｘ^Ｍ 　 ｃ ｙ^Ｍ 　 ｃ ｚ^Ｍ］ （３２）

　 由于带 ｍａｒｋｅｒ 点的支架结构的测量误差和安装

误差，由（３３） 式定义的旋转矩阵不能被认为是正交

的，因此不表示纯旋转。 Ｂａｒ⁃Ｉｔｚｈａｃｋ 提供了一种方

法［１０］，可以从不精确和非正交的旋转矩阵中提取最

佳的四元数。 该方法需要构造对称的 ４ × ４ 矩阵 Ｋ，
由（３３） 式定义，其中 ｒｍｎ 对应于Ｃ

ＭＲ 中第 ｍ 行第 ｎ 列

的元素。 最优四元数Ｃ
Ｍ ｑ^ 对应于 Ｋ 的最大特征值的

归一化特征向量。 （３４）式定义的最优四元数按传

统默认的四元数元素顺序排列，其中 ｖ１，ｖ２，ｖ３ 和 ｖ４
为归一化后的特征向量［１１］。

Ｋ ＝ １
３

ｒ１１ － ｒ２２ － ｒ３３ ｒ２１ ＋ ｒ１２ ｒ３１ ＋ ｒ１３ ｒ２３ － ｒ３２
ｒ２１ ＋ ｒ１２ ｒ２２ － ｒ１１ － ｒ３３ ｒ３２ ＋ ｒ２３ ｒ３１ － ｒ１３
ｒ３１ ＋ ｒ１３ ｒ３２ ＋ ｒ２３ ｒ３３ － ｒ１１ － ｒ２２ ｒ１２ － ｒ２１
ｒ２３ － ｒ３２ ｒ３１ － ｒ１３ ｒ１２ － ｒ２１ ｒ１１ ＋ ｒ２２ ＋ ｒ３３

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

（３３）

Ｃ
Ｍ ｑ^ ＝ ［ｖ４ 　 ｖ１ 　 ｖ２ 　 ｖ３］ （３４）

　 　 将旋转矩阵通过 Ｍａｔｌａｂ 可以转换成四元数，或
者转换成欧拉角，可对关节姿态进行标定，作为验证

２ 种姿态融合算法准确性的参照。
开展试验时，将移动机器人关节在 Ｖｉｃｏｎ 运动

捕捉系统下分别绕世界系的 ３ 个轴和任意旋转轴做

往复运动，运动 １５０ ｓ 左右，采集 ＭＰＵ６５００ 加速度

计及陀螺仪数据、记录下 Ｖｉｃｏｎ 三维运动捕捉系统

记录的 ｍａｒｋｅｒ 的位置数据。 通过以上方法计算出

３Ｄ 支架运动的欧拉角变化，作为参照。 将加速度计

和陀螺仪采集到的数据分别用互补滤波算法、扩展

卡尔曼滤波算法得到移动机器人关节运动的欧拉

角，得到横滚角、俯仰角、偏航角的曲线图及估计的

欧拉角误差曲线图，如图 ８ 所示。

图 ８　 欧拉角测量与估计结果及误差曲线

　 　 图 ８ 中轨迹线表示参考欧拉角、互补滤波算法

及扩展卡尔曼滤波算法得出的欧拉角。 移动机器人

开始处于静止状态，运动一段时间后停止在起始的

静止位置，以起始位置 ３Ｄ 支架的坐标系 ｛ｘｆ，ｙｆ，ｚｆ｝

为世界坐标系｛ｘｅ，ｙｅ，ｚｅ｝。 在起始与最终停止位置

静止状态时，２ 种算法估算的欧拉角与参考欧拉角

之间的误差为静态误差，如表 １ 所示，运动过程中的

误差为动态误差，如表 ２ 所示。
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表 １　 欧拉角静态误差

姿态融合算法类型 横滚角 ／ ° 俯仰角 ／ ° 偏航角 ／ °

互补滤波算法 ０．２７２ －０．３２１ ０．５２

扩展卡尔曼滤波算法 ０．２３２ －０．３０５ －１．５９

表 ２　 欧拉角动态误差

姿态融合算法类型 横滚角 ／ ° 俯仰角 ／ ° 偏航角 ／ °

互补滤波算法 －３．０１～２．４６ －３．５８～３．７４ －３４．０１～２８．４９

扩展卡尔曼滤波算法 －２．９６～２．３２ －３．４９～３．８２ －３５．９８～２７．４０

　 　 由表中数据可以发现以下规律：
１） 利用 ２ 种滤波算法进行姿态角估算时，横滚

角和俯仰角精确度较高，偏航角误差较大。 这是因

为使用加速度计修正陀螺仪得出的姿态时，在重力

方向上无修正作用，且随着时间的推移，陀螺仪的漂

移现象严重，导致偏航角产生较大误差。 可以采用

增加磁力计的方法，进行偏航角的修正。
２） ２ 种算法估算姿态角中横滚角和俯仰角静

态误差范围在±０．３３°，动态误差范围±４°，差了一个

数量级，而且在运动姿态变化较剧烈的情况下，误差

会更大。 这是因为融合算法推导最初的假设是物体

近乎处于静止状态，加速度计测量量为重力加速度，
在运动物体由于运动引入的额外加速度会导致对重

力加速度方向的错误判断，进而引起较大的误差。
运动误差的减小可以减小增益，使得重力方向的偏

差降低到可接受的水平或利用扩展卡尔曼滤波时，
将运动引起的加速度计算进加速度项，通过修正雅

克比矩阵项得以改善。
３） ２ 种方法进行传感器数据融合，计算姿态角

时，扩展卡尔曼滤波算法的横滚角和俯仰角的动态

误差和静态误差均略小于显式互补滤波算法。 互补

滤波器算法的优点是算法较简单，运算量小，并且能

在一定程度补偿不同传感器的优劣势，但是对每个

传感器分配的权重固定，不能有效地根据实际传感

器数据进行优化调整。 扩展卡尔曼滤波算法能基于

最小方差进行无偏估计，采用最优化误差估计的方

法动态调整各传感器的权重，实现自适应滤波，能达

到更高的精度。

４　 结　 论

本文通过采用互补滤波器算法和扩展卡尔曼滤

波器算法，将移动机器人中加速度计及陀螺仪传感

器信息进行融合，通过四元数法计算移动机器人的

位姿，使移动机器人具有一定程度的自我感知能力，
为复杂环境中的运动控制提供信息。 ２ 种算法基本

思路均是利用陀螺仪动态稳定性能好的优点，进行

估计实时姿态，由于陀螺仪随时间积分累计漂移误

差的缺陷，需要加速度计这种不随时间变化影响的

传感器进行修正。
验证传感器信息融合效果实验中，采用 Ｖｉｃｏｎ

三维运动捕捉系统进行移动机器人关节运动的捕

捉，作为运动的参考。 采集到关节传感器数据后，通
过建立互补滤波算法和扩展卡尔曼滤波算法模型，
输出四元数，再将四元数转换成欧拉角，从而得到各

关节姿态。 通过实验发现六维惯性单元计算出的横

滚角、俯仰角精度较高，偏航角精度较差；静态误差

小于动态误差；互补滤波算法计算量较小，而扩展卡

尔曼滤波算法效果好于互补滤波算法。
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Ｋａｌｍａｎ 滤波和 ＬＳＴＭ 网络在时序控制
补偿中的应用研究

卢波， 杨超， 许琦
（北京航天自动控制研究所， 北京　 １００８５４）

摘　 要：针对上面级火箭飞行时间长、时序控制精度高的使用要求，提出一种 Ｋａｌｍａｎ 滤波和长短程

记忆（ ｌｏｎｇ ｓｈｏｒｔ ｔｅｒｍ ｍｅｍｏｒｙ，ＬＳＴＭ）深度学习网络的上面级火箭时序控制补偿方法。 对时序控制

原理和误差来源进行分析，针对时序回采时间基准误差大的问题，采用 Ｋａｌｍａｎ 滤波方法实现时序

控制测量误差估计，输出测量误差估计值。 同时，采用多层单路输入 ＬＳＴＭ 深度学习网络作为误差

预测网络，将上面级火箭前 １ ／ ２ 段测量时序的 Ｋａｌｍａｎ 滤波估计输出序列作为 ＬＳＴＭ 网络的训练数

据，预测后 １ ／ ２ 段较大的飞行时序控制误差，实现时序控制的误差补偿。 仿真结果表明，对 １０ ｈ 长

时飞行上面级火箭随机 １００ 路时序控制结果进行误差补偿，可以将 ６．２３ ｍｓ 最大时序控制误差减

少到 ２．９２ ｍｓ 范围内，该方法具有良好的时序控制补偿效果。

关　 键　 词：上面级火箭；时序控制；Ｋａｌｍａｎ 滤波；ＬＳＴＭ
中图分类号：Ｖ４７５．１　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００６６⁃０６

　 　 时序控制装置是运载火箭控制系统的重要组成

部分，它按照系统要求的时间序列给出各类火工品

的引爆信号和其他功能的时间控制信号，实现发动

机点火、关机以及各级分离等功能［１］。 在深空探测

或多星组网发射领域，航天运载器普遍采用上面级

火箭来提升运载火箭的运载能力和组网入轨能力。
相比基础级运载火箭，上面级火箭飞行时间更长，从
基础级的几十分钟提升到 １ ～ １０ ｈ，甚至更长时间。
如欧空局的 ＥＰＳ 上面级火箭的滑行飞行时间为

６ ｈ［２］，俄罗斯的 Ｂｒｅｅｚｅ Ｍ 上面级最长工作时间超

过２４ ｈ［３］。 我国的远征一号上面级火箭的飞行时间

也接近 ６ ｈ［４］。 作为飞行时间更长的上面级火箭，
相比基础级火箭，受到飞行时间的影响，其时序控制

装置的时间基准会存在更大的时钟漂移，直接影响

到上面级火箭时序控制精度。
对于飞行时间在几十分钟内的基础级火箭，时

序控制装置晶振的频率漂移较小，对于时序控制精

度影响有限。 但对于上面级火箭，其时序控制装置

的时间基准误差对于时序控制的精度会产生决定性

的影响。 在长时间工作的模式下，时序控制装置晶

振的长时老化对时序控制输出精度的影响就会显

现，同时短时频率和相位波动也是时序控制误差的

来源之一。 另一方面时序控制装置在软件、硬件的

设计和使用方面造成的延时、抖动也会对时序控制

精度带来影响。 文献［５⁃７］对晶振的误差模型进行

了分析，并提出了晶振驯服方法，对晶振的长时稳定

性和短时抖动进行补偿。 但这些文献都集中在晶振

的输出补偿方法方面，对于中、高精度的温补晶振而

言，已经采用了相应的补偿方法。 但在时序控制装

置的使用方面，时序补偿方法未见相关文献。
随着以深度学习为代表的人工智能技术的发展

和应用，卷积神经网络 （ ＣＮＮ）、长短程记忆网络

（ＬＳＴＭ）、生成式对抗网络（ＧＡＮ）等深度学习方法

在特征识别、趋势预测等领域有着广泛的应用［８⁃９］。
其中 ＬＳＴＭ 在循环神经网络（ＲＮＮ）的基础上增加遗

忘门，消除了 ＲＮＮ 网络存在梯度消失或梯度爆炸的

问题，在语音处理、数据预测、故障诊断等领域得到

了广泛应用。 本文提出了一种 Ｋａｌｍａｎ 滤波和 ＬＳＴＭ
深度学习网络的时序控制补偿方法，利用 Ｋａｌｍａｎ 滤

波方法降低在线时序测试的输出误差，获取时序控



增刊 卢波，等：Ｋａｌｍａｎ 滤波和 ＬＳＴＭ 网络在时序控制补偿中的应用研究

制输出误差的估计；利用上面级火箭模拟飞行或飞

行过程中前半段误差数据，采用 ＬＳＴＭ 深度学习网

络预测上面级火箭飞行中更大的后半段时序控制误

差，补偿长时间飞行时序控制输出，从而减少长时飞

行时序控制误差。

１　 时序控制误差与时间基准影响分析

１．１　 时序控制

时序控制装置的原理框图如图 １ 所示，对于长

时飞行应用，时序控制的基准时钟采用精度较高的

外部时间基准。 时序回采电路主要用于判断时序是

否发送，采用精度较低的内部时间基准。 时序输出

和时序回采经过数字电路、继电器、光耦或 ＡＤＣ 电

路等，输出和回采时间均存在一定的延时和抖动。
无论是内部还是外部时间基准，时钟基准源都

存在长期和短期的频率稳定性漂移问题，前者主要

是晶振老化的影响，后者为阿伦方差抖动，最终都会

影响输出时序精度。

图 １　 时序控制装置组成

１．２　 晶振长时老化漂移

晶体振荡器的频率稳定度主要受温度、供电、负
载和老化等因素的影响。 其中，时序控制装置的工

作环境温度、负载和供电均比较稳定，在不受外界干

扰的情况下，晶振的老化是影响其长期稳定性的主

要原因。 晶振输出频率老化的情况表现为随着工作

时长的增加，输出频率呈现一定程度的变化。 文献

［５］描述了温控（ＯＣＸＯ）晶振老化的数学模型，其呈

现对数函数或其线性组合的关系，如（１）式所示。
其中 Ａ为老化系数，Ｂ为初始时刻频率。 老化系数 Ａ
直接决定了晶振长期稳定性。

ｆ（ ｔ） ＝ Ａｌｎ（ ｔ） ＋ Ｂ，ｔ ＞ ０ （１）
１．３　 晶振非确定性随机噪声

晶振非确定性随机噪声主要包括频率随机游

走、相位随机游走、频率闪烁噪声、相位闪烁噪声、相
位白噪声［１０］，其噪声功率谱密度如（２）式所示。

Ｓｙ（ ｆ） ＝ ｈ２ ｆ２ ＋ ｈ１ ｆ ＋ ｈ０ ＋ ｈ －１ ｆ
－１ ＋ ｈ －２ ｆ

－２ （２）
式中： Ｓｙ（ ｆ） 为频率噪声功率谱密度；ｆ ＜ ｆｈ 为工作频

率；ｆｈ 为晶振输出频率最大值；ｈ２ 为相位白噪声系

数；ｈ１ 为相位闪烁噪声系数；ｈ０ 为频率白噪声系数；
ｈ －１ 为频率闪烁噪声系数；ｈ －２ 为频率随机游走噪声

系数。
由于晶振的频率随机变化非正态分布，一般采

用阿仑（Ａｌｌａｎ）方差表征频率稳定度，阿仑方差与噪

声功率谱密度的关系如（３）式所示。

σ２
ｙ（τ） ＝ ２∫＋∞

０
Ｓｙ（ ｆ）

ｓｉｎ２（πｆτ）
πｆτ

é

ë
êê

ù

û
úú

２

ｄｆ （３）

　 　 依据（２）式和（３）式可知选择不少于 ５ 个 τ 值，
可以计算出不少于 ５ 个方差 σ２

ｙ（τ） 值，计算出 ｈｎ，
ｎ ＝ － ２， － １，０，１，２。 一组典型的温控（ＯＣＸＯ） 晶

振 Ａｌｌａｎ 方差噪声系数值如表 １ 所示［１１］。
Ａｌｌａｎ 方差用于表述频率稳定度的计算方法如

（４）式所示。

σ２
ｙ（τ） ＝ ｌｉｍ

ｎ→∞

１
２（ｎ － １）∑

ｎ－１

ｉ ＝ １
（ｙｉ ＋１ － ｙｉ） ２ （４）

　 　 因此参考（２）式、（４）式和表 １ 的数据，分别计

算相位白噪声、频率白噪声和频率随机游走噪声，可
采用几何插值的方法模拟相位闪烁噪声、频率闪烁

噪声［１２］。 随机游走噪声高于另外 ４ 项噪声 ２ ～ ３ 数

量级，为主要成分。 因此主要叠加相位白噪声、频率

白噪声和频率随机游走噪声，对表 １ 中温补晶振

（ＴＣＸＯ）进行仿真，仿真结果如图 ２ 所示。
表 １　 Ａｌｌａｎ 方差噪声系数值［１１］

晶振类型 ｈ－２ ｈ－１ ｈ０ ｈ１ ｈ２

ＴＣＸＯ ２．４２×１０－２２ ２．４２×１０－２１ ３．８７×１０－２２ ２．５０×１０－２３ ２．２２×１０－２６

ＯＣＸＯ ４．０３×１０－２６ ３．６３×１０－２５ ２．６２×１０－２２ ２．０１×１０－２３ ２．２２×１０－２６

７６
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图 ２　 ＴＣＸＯ 晶振随机噪声

２　 时序测量误差估计

本文采用 Ｋａｌｍａｎ 滤波方法实现时序测量误差

估计。 在 Ｋａｌｍａｎ 滤波过程中，首先对时序控制的测

量误差进行建模。 如图 １ 所示，时序测量部分为时

序控制装置的回采电路，其测量误差主要受内部晶

振频率稳定度和非确定性随机噪声影响。 测量系统

的误差输入为单位白噪声，晶振带来的测量误差输

出为晶振长时漂移和随机噪声的叠加。 同时在信号

回采过程中，软件采用循环采集的方式，循环采集周

期为 Ｔ０。 因此，在时序控制回采信号中会叠加方差

为 Ｔ０ 的采样误差，最终的测量误差是晶振长时漂

移、随机噪声和回采噪声的叠加。 以 ５×１０－６频率稳

定度和表 １ 中所示参数的 ＴＣＸＯ 晶振、飞行时间

１０ ｈ、Ｔ０ ＝ １ ｍｓ 为例，在整个飞行过程中随机选择

１００ 个时序控制输出信号，时序控制测量误差仿真

结果如图 ３ 所示。 时序控制回采误差由于晶振时钟

漂移的原因，随着时间的增加逐渐变大。

图 ３　 时序测量误差

采用 Ｋａｌｍａｎ 滤波方法对测量误差进行估计，获
得时序误差输出的估计结果，消除部分内部晶振对

回采测量带来的误差。 Ｋａｌｍａｎ 滤波过程如（５） ～
（８）式所示［１３］：

状态变量 Ｘ 的状态方程

ｘｋ ＝ Φｋ－１ｘｋ－１ ＋ ｗｋ－１ （５）
　 　 量测变量 Ｚ 的测量方程

ｚｋ ＝ Ｈｋｘｋ ＋ υｋ （６）
　 　 预测结果

ｘ^ｋ（ －） ＝ Φｋ－１ ｘ^ｋ－１（ ＋）

Ｐｋ（ －） ＝ Φｋ－１Ｐｋ－１（ ＋）ΦＴ
ｋ－１

＋ Γｋ－１Ｑｋ－１ΓＴ
ｋ－１

（７）

　 　 更新修正

Ｋｋ ＝ Ｐｋ（ －）ＨＴ
ｋ ［ＨｋＰｋ（ －）ＨＴ

ｋ ＋ Ｒｋ］
－１

ｘ^ｋ（ ＋） ＝ ｘ^ｋ（ －） ＋ Ｋｋ［ｚｋ － ｘ^ｋ（ －）］

Ｐｋ（ ＋） ＝ （Ｉ － ＫｋＨｋ）Ｐｋ（ －）（Ｉ － ＫｋＨｋ） Ｔ
ｋ ＋ ＫｋＲｋＫＴ

ｋ

（８）
式中： ｋ 时刻状态预测估计结果为 ｘ^ｋ（ －），量测滤波

修正结果为 ｘ^ｋ（ ＋）；Φｋ－１ 为状态转移矩阵；Ｈｋ 为量

测矩阵；Ｒｋ 为测量噪声的方差阵；Ｑｋ 为状态噪声的

方差阵。
因此，本节以 ５×１０－６频率稳定度和表 １ 中所示

参数的 ＴＣＸＯ 晶振作为时序回采测量时间基准，以
５×１０－７频率稳定度和表 １ 中所示参数的 ＯＣＸＯ 晶振

作为时序控制时间基准。 以飞行时间 １０ ｈ、Ｔ０ ＝
１ ｍｓ为例，依据（５） ～ （８）式的 Ｋａｌｍａｎ 滤波过程，时
序控制装置实时采集时序控制信号作为量测方程的

输入，状态噪声的方差为时序控制时间基准的时间

漂移误差，测量噪声的方差为回采测量时间基准的

时间漂移误差。 Ｋａｌｍａｎ 滤波误差估计结果如图 ４
所示，以时序控制误差模拟真值为基准，时序回采测

图 ４　 Ｋａｌｍａｎ 滤波输出与误差真值

８６
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试输出结果最大值为 ７．７９ ｍｓ，Ｋａｌｍａｎ 滤波估计输

出结果最大值为 ０．８５ ｍｓ。 相比回采测量输出结果，
Ｋａｌｍａｎ 滤波估计输出能够显著减少回采时间基准

带来的测量误差。

３　 ＬＳＴＭ 深度学习网络及误差补偿
预测

如图 ４ 所示的仿真结果表明，随机选取的 １００
个时间点输出时序控制信号中，前 ５０ 个时间点由于

飞行时间相对较短，时序控制误差真值在 ２．５ ｍｓ 范

围内。 而后 ５０ 个时间点时序控制误差在 ６．５ ｍｓ 范

围内。 在采用 Ｋａｌｍａｎ 滤波方法后，回采测量误差可

以比较准确地估计出误差真值。 因此，在此基础上

本文采用 ＬＳＴＭ 深度学习网络预测时序输出误差，
从而实现对时序控制误差的准确补偿。 ＬＳＴＭ 深度

学习网络以飞行时间前 １ ／ ２ 段时序回采测量时序误

差的 Ｋａｌｍａｎ 滤波结果作为 ＬＳＴＭ 深度学习网络的

训练数据，用来预测飞行时间后 １ ／ ２ 段时序控制误

差结果，实现对时序控制误差的补偿。
ＬＳＴＭ 深度学习网络在 ＲＮＮ 网络的基础上，增

加遗忘门，保留时间序列中的特征信息，解决 ＲＮＮ
网络梯度消失或梯度爆炸的问题。 如图 ５ 所示，采
用 ＬＳＴＭ 深度学习网络作为时序控制误差的预测模

型。 经分析和仿真验证，为实现时序控制误差的准

确预测，经过参数调试，ＬＳＴＭ 网络模型输入层的输

出值为 １ 个，即误差补偿结果，隐含层为 ３ 层，隐藏

层节点数 ２０ 个，输出层输出值为 １ 个，隐含层的传

递函数为正切 Ｓ 型传递函数，输出层采用线性传递

函数，学习率 ０．００６，模型迭代次数为 １００，可以获得

优化的误差预测输出。

图 ５　 ＬＳＴＭ 网络时序误差预测模型

采用图 ５ 所示 ＬＳＴＭ 网络时序误差预测模型对

图 ４ 模拟的时序控制序列进行时序误差预测，结果

如图 ６ 所示。 在此基础上，以时序误差预测结果为

补偿值对时序控制序列的生成时间进行补偿，补偿

后时序误差输出结果与原误差真值结果的对比如图

７ 所示。 仿真结果表明，经过 ＬＳＴＭ 网络时序控制

误差补偿后，时序控制误差的最大值由 ６．２３ ｍｓ 减

少到 ２．９２ ｍｓ。

图 ６　 ＬＳＴＭ 网络时序误差预测结果

图 ７　 时序误差补偿结果

４　 结　 论

本文分析了上面级火箭长时飞行过程中时序控

制误差的来源。 针对上面级火箭时序控制和时序回

采测量应用的特点，时序回采测量误差包含时序控

制时间基准和时序测量时间基准的误差，本文采用

Ｋａｌｍａｎ 滤波的方法对回采测量误差进行估计，获得

时序误差估计序列。 通过建立 ＬＳＴＭ 深度学习网

络，以上面级火箭前 １ ／ ２ 段飞行时间内时序控制的

误差估计结果为训练数据，预测上面级火箭后 １ ／ ２
段飞行时序误差值，对时序误差进行补偿。 通过对

９６
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１０ ｈ 飞行时间和 １００ 个随机时序控制信号的仿真，
采用 Ｋａｌｍａｎ 滤波和 ＬＳＴＭ 深度学习网络的时序控

制误差补偿方法，可有效减少时序控制误差，仿真结

果表明经补偿后时序控制误差最大值由 ６．２３ ｍｓ 减

少到 ２．９２ ｍｓ。
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运载火箭真空段姿控喷管多模型控制重构技术

纪刚， 汪玲， 禹春梅
（北京航天自动控制研究所， 北京　 １００８５４）

摘　 要：姿控喷管是运载火箭真空滑行飞行段使用的常见执行机构，飞行中出现故障的情况下，既
要快速地进行故障确认，还要及时地实现控制重构，确保姿态稳定，特殊条件下可保证飞行姿态指

向的稳定。 以姿控喷管的配置形式为基础，对多种故障模型进行研究形成了故障集合，根据故障辨

识的结果自适应的调整控制集合，实现了在极性故障和典型接插插反故障下的控制重构技术，并进

行了仿真验证。

关　 键　 词：姿控喷管；姿控系统；运载火箭；控制重构

中图分类号：Ｖ４７５．１　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００７２⁃０６

　 　 航天科技发展迅猛，运载火箭领域已经形成了

高密度发射状态，市场对于运载火箭的安全、可靠和

低成本等性能提出了更高的要求。 国内外运载火箭

均出现过因姿控喷管故障导致发射失利的案例，当
前运载火箭制导控制系统在面对典型非致命的动

力、控制机构等故障时缺乏自适应能力，导致对非灾

难性故障的应对能力不足［１］。 ２０ 世纪 ５０ 年代至 ７０
年代，航天器的故障诊断与重构过程主要基于地面

遥测数据来完成。 ２０ 世纪 ７０ 年代至 ９０ 年代，第二

代航天器的故障诊断和重构技术，尤其是基于硬件

冗余的故障诊断与重构技术得到了很大发展。 ２０
世纪 ９０ 年代至 ２１ 世纪初，基于解析冗余的自主诊

断重构技术被广泛应用于第三代航天器系统。 自

２１ 世纪初开始，逐步形成了航天器集成健康管理系

统，从保障任务完成的顶层目标出发实现对航天器

的综合故障检测与重构［２］。 国内外学者在航天器

的故障诊断和控制重构方面取得了丰硕的成果，也
在各型卫星平台上实现了应用，有大量文献资料，在
此不再赘述。 然而，长征系列运载火箭近几年几次

重大失利，运载火箭故障辨识和控制重构研究应用

需求凸显。 马卫华等提出运载火箭需要具备高空飞

行段姿控喷管常开、常闭、极性等非致命故障在线快

速、准确辨识的能力，做到“自知者明” ［３］。 李学锋

提出当箭体姿态偏离理论值达到一定程度时，暂停

故障通道的姿态控制，然后在线辨识姿控喷管极性，
按照辨识结果对控制指令重新进行分配，解决姿控

喷管极性故障引起的火箭姿态发散问题［４］。 对于

液体运载火箭姿控喷管故障诊断国内文献很少，张
亚婷等提出了姿控喷管的故障诊断方法，即通过设

计观测器，对比观测器输出信号和真实信号的残差，
判定故障是否发生［５］。 张凯等提出的基于跟踪微

分器的姿控喷管故障检测较好地解决了刚体模型下

的故障辨识问题，但没有对故障类型和程度给予评

价［６］。 但综合来看，故障诊断和控制重构在轨道运

行的航天器上研究较多，也得到了应用，运载火箭有

所研究但应用很少。
本文针对运载火箭飞行的工况进行研究，在对

动力学模型进行研究的基础上，参考 ２００４ 年发布的

国际标准［７］ 将对姿控喷管的自主诊断等级进行了

划分，针对不同故障给出模式集合和控制重构集合，
提出了运载火箭真空滑行段姿控喷管控制重构解决

策略，并进行了仿真。

１　 真空滑行段动力学方程

运载火箭真空滑行段箭体运动状态与卫星存在

一定的类似，都可采用姿控喷管进行姿态稳定控制，
无气动干扰，且运行在轨道上。 卫星根据需求还可
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以配置飞轮、磁力矩器等执行机构，而火箭末级属于

一次性飞行，飞行时间短，仅采用姿控喷管进行姿态

控制。 同时装填了液体燃料的卫星，与液体运载火

箭在模型描述上也存在着一定相似性，但其影响则

在于刚体运动－燃料晃动运动的耦合程度。 运载火

箭真空滑行段飞行，利用小型贮箱的燃料供给，确保

姿控喷管正常工作，燃料重量相比主发动机氧化剂

箱和燃烧剂箱的重量可以忽略。 一般真空滑行段，
为确保火箭主要液体的晃动沉底，利用沉底发动机

提供沿箭体坐标系 ｘ１ 方向的过载，确保液体沉底，
同时也保证了在进行姿态控制系统设计时所用的模

型符合小扰动线性化的要求，其模型表达参考文献

［８⁃９］描述如下

ω̇ｘ１
＋ Ｋγｄ３ － ∑

ｐ
（ｄ″ｈｙｐ Δｙ̈ｐ ＋ ｄ″ｈｚｐ Δｚ̈ｐ） ＝

　 ＫγＭｂｘ －ｇ
＋ Ｍｂｘ －ｂ

ω̇ｙ１ ＋ Ｋψｂ３ ＋ （Ｊｘ１
－ Ｊｚ１） ／ Ｊｙ１ωｚ１ωｘ１

－

　 ∑
ｐ

（ｂ４ｐ ｚ̈ｐ － ｂ５ｐｚｐ） ＝ ＫψＭｂｙ －ｐ
＋ Ｍｂｙ －ｂ

ω̇ｚ１
＋ Ｋφｂ３ ＋ （Ｊｙ１

－ Ｊｘ１） ／ Ｊｚ１ωｘ１ωｙ１
－

　 ∑
ｐ

（ｂ４ｐ ｙ̈ｐ － ｂ５ｐｙｐ） ＝ ＫφＭｂｚ －ｆ
＋ Ｍｂｚ －ｂ

ｙ̈ｐ ＋ ２ξｈｐΩｐ ｙ̇ｐ ＋ Ω２
ｐ ｙｐ ＝ － Ｅｐｚω̇ｚ１

－

　 ｃ３ＶＫφ ＋ ∑
ｐ
ｃφ４ｐＶｙ̈ｐ ＋ ＫφＦｂｙ －ｆ

＋ Ｆｂｙ －ｃ

ｚ̈ｐ ＋ ２ξｈｐΩｐ ｚ̇ｐ ＋ Ω２
ｐ ｚｐ ＝ － Ｅｐｚω̇ｙ１

－ ｃ３ＶＫψ ＋

　 ∑
ｐ
ｃψ４ｐ Ｖｚ̈ｐ ＋ ＫψＦｂｚ －ｐ

＋ Ｆｂｚ －ｃ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

（１）

式中： Ｋφ，Ｋψ，Ｋγ 分别为俯仰、偏航和滚动通道的控

制指令。 ωｚ１，ωｙ１，ωｘ１ 和 Ｊｚ１，Ｊｙ１，Ｊｘ１ 分别为绕箭体坐

标系 ｏ１ｚ１，ｏ１ｙ１，ｏ１ｘ１ 轴的角速度和转动惯量，ｙｐ，ｚｐ 分
别为法向和横向晃动位移。

在（１） 式动力学方程中，控制指令 Ｋφ，Ｋψ，Ｋγ 需

要图 １ 中的姿控喷管喷流产生的反作用力来实现火

箭的稳定飞行。
图 １ 所示的典型姿控喷管配置方式、极性关系

如表 １ 所示。
表 １　 极性对应关系

通道 正偏差 负偏差

俯仰 １＃ ３＃

偏航 ４＃ ２＃

滚动 ６＃ ８＃ ５＃ ７＃

图 １　 姿控喷管典型配置方式

晃动，一般是指贮箱中液体自由表面的周期性

运动［９］。 在火箭真空滑行段，姿控喷管工作会对晃

动运动产生激励，对（１）式推导并忽略小项后，绕箭

体坐标系 ｚ１ 轴的角加速度可以表示为

ω̇ｚ１
＝ － Ｋφ·

ｂ３ － ∑ｂ４ｐｃ３Ｖ

１ － ∑ｂ４ｐＥｐｚ

（２）

　 　 （２）式表示角加速度与姿控喷管指令、控制力

矩、弹道参数有关，偏航通道类似，滚动燃料贮箱串

联形式可不考虑晃动的影响。 （２）式的结论对于姿

控喷管的故障辨识具有重要的参考作用。

２　 控制重构技术

２．１　 故障模式

运载火箭动态强烈，真空滑行段如果出现姿控

喷管故障，需要及时进行定位并处理，避免对后续飞

行段造成重大影响。 以（２）式为对象，姿控喷管发

生故障导致的后果，应该包含推力大幅度下降、推力

不受控无法实现关闭和指令执行极性错误，这 ３ 类

故障模式均可对飞行造成影响，由于推力变化幅度

不同影响也不尽相同，本文不做更细的分类。 为描

述方便，本文将这 ３ 类故障称为常闭、常开和极性

故障。
将运载火箭真空滑行段姿控喷管故障对（１）式

所述对象的影响分为 ３ 级：Ⅰ级，致命故障不处理造

成飞行失利；Ⅱ级，重大故障系统可能导致飞行品质

大幅下降；Ⅲ级，一般故障自身具备一定容错能力可

不处理。 根据 ３ 个等级故障后果，提出进行控制重

构基本应对模式，如表 ２ 所示。
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表 ２　 运载火箭姿控喷管控制重构模式

故障模式 影响分析 处理模式

无故障 无影响 不做处理

常闭故障

单喷管单方向需用

时会造成姿态不稳

定甚至发散，非需用

方向无后果

多次执行打开操作，
气质性常闭故障无

有效应对措施，需与

结合单机开展研究

常开故障

单方向单姿控喷管

配置可能姿态无法

调整甚至发散，燃料

快速耗尽

多次执行关闭操作，
气质性常开故障无

有效应对措施，需与

结合单机开展研究

极性故障

系统形成了正反馈，
姿态加速度发散且

不做处理无恢复可

能；液体晃动不再服

从线性模型，液位传

感器误判

快速诊断并实现控

制及时重构

表 ２ 给出了 ３ 类典型故障模式下的控制重构模

式，可以看出，极性故障是必须进行处理的模式，而
常开、常闭故障模式更为复杂．从（１）式的研究中主

要得到的是动力学参数的表现，而据此辨识出来的

常闭故障表现为推力接近零，但姿控喷管电磁阀是

否还是打开、燃料是否依然在排出，并不能确定。 常

开故障理论上有手段进行有效的辨识，但对于燃料

的消耗问题难有有效的处理措施，即便从模型上实

现了控制重构，但依然存在燃料耗尽后的失控问题。
火箭出现如图 １ 中 ５＃和 ６＃或者 ７＃和 ８＃姿控喷管接

插接反，导致控制能力丧失是一种特殊的极性故障

形式。
２．２　 姿态控制系统重构

给出采用姿控喷管作为执行机构的运载火箭姿

态控制系统原理框图，如图 ２ 所示。

图 ２　 姿控系统原理图

（１）式表示的模型中晃动方程在系统稳定的情

况下可以视为被动运动，在重构方法的研究中可以

不用考虑，采用（３）式所示模型进行研究。
Ｈ̇ ＋ ω × Ｈ ＝ Ｍｃ （３）

式中： Ｈ 为总角动量，Ｈ ＝ Ｊω，ω ＝ ［ω ｘ１，ω ｙ１，ω ｚ１］
Ｔ

∈ Ｒ３ 为绕箭体坐标系 ｏ１ｚ１，ｏ１ｚ１ 和 ｏ１ｚ１ 轴的角速度，
Ｊ ＝ ｄｉａｇ［Ｊｘ１，Ｊｙ１，Ｊｚ１］ ∈ Ｒ３×３ 为绕箭体坐标系 ｏ１ｘ１，
ｏ１ｙ１ 和 ｏ１ｚ１ 轴的转动惯量，Ｍｃｉ ＝ ［ＫφＴ１３，ＫψＴ２４，
ＫγＴ５６７８］ 为绕箭体坐标系 ｏ１ｘ１，ｏ１ｙ１ 和 ｏ１ｚ１ 轴的控制

力矩，控制律计算中采用箭体系下的角偏差。
（３）式中可得到的测量信息维数为 ３，控制量信

息为 ３，测量信息维数在姿控喷管正常和故障的条

件下均满足大于等于控制维数的条件，姿控喷管故

障有效辨识的条件是存在的，可以对绕心运动状态

进行辨识，进而得到动力学上的姿控喷管工作状态。
可重构性是指在资源配置一定的情况下，系统

发生故障后恢复全部或部分性能的能力［１０］。 在资

源配置比较充分的情况下，实现姿态控制重构是可

行的［１１］。 但面对本文的研究对象，以及针对姿控喷

管的故障类型，常开、常闭的故障模式从一定程度上

可以采用多余度配置的方式实现，仅通过控制算法

没法得到根本解决。 因此仅存在正反馈极性故障和

接插插反的特殊故障模式下的控制重构。
根据故障形式，建立如下的故障模型集

Ｍｅｊ ＝ ｛Ｍｅ１，Ｍｅ２，…，Ｍｅｍ｝ （４）
（４）式中至少包含 ３ 个通道正反馈极性故障，滚动

通道力偶形式姿控喷管接插插反故障。 故障模型集

对应的重构模式集

Ｃｅｊ ＝ ｛Ｃｅ１，Ｃｅ２，…，Ｃｅｍ｝ （５）
　 　 自适应控制重构策略

Ｓｅｊ ＝ ｛Ｓｅ１，Ｓｅ２，…，Ｓｅｍ｝ （６）
　 　 构造如图 ３ 所示的多模型自适应控制重构系

统，（４）式代表在已知故障类型下的所有解析模型，
（５）式代表可调系统模块中的控制重构模式，（６）式
代表的重构策略则协调处理故障辨识的结果，并对

可调系统中的控制重构模式实现执行、评估和撤销

的功能，故障辨识的结果同时激活参考模型集中对

应的子模型。

图 ３　 多模型自适应控制重构
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多模型自适应控制依赖故障辨识的结果进行，
其与传统的自适应控制系统相比，在可知故障类型

下，故障模型集中各自对应的重构模式集对应关系

可以预先设计确定。 根据模糊集合理论，故障类型

的集合与各种故障征兆的模糊集合之间存在一定的

逻辑关系，结合火箭动力学模型，可以给出故障类型

的结论。
当出现正反馈极性故障，故障模型集中，参考模

型为

Ｊｘ１ωｘ１
＋ （Ｊｚ１

－ Ｊｙ１）·ωｙ１·ωｚ１
＝ Ｋγ′Ｔ５６７８

Ｊｙ１ωｙ１
＋ （Ｊｘ１

－ Ｊｚ１）·ωｘ１·ωｚ１
＝ Ｋψ′Ｔ２４

Ｊｚ１ωｚ１
＋ （Ｊｙ１

－ Ｊｘ１）·ωｘ１·ωｙ１
＝ Ｋφ′Ｔ１３

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（７）

　 　 （７）式右函数则存在单个或者多个方程出现综

合效果 Ｋ ｉ′Ｔ ｊ ＝ － Ｋ ｉ（ ｉ ＝ φ，ψ，γ）Ｔ ｊ（ ｊ ＝ １ ～ ８） 的情况，闭环控制

呈现正反馈特征，实现反馈闭环的控制力矩 Ｍｃｉ 出

现执行效果上的反号错误。 根据奈氏稳定性原理，
此时火箭将会出现单方向加速发散，最终导致系统

测量错误，燃料耗尽。
定义 Ｐ ｉ 为极性故障标志，其中 ｉ ＝ φ，ψ，γ。 当

Ｐ ｉ ＝ １ 则认为本通道出现极性故障，否则无极性故

障。 对应控制指令重构方式如（８） 式所示。
ｉｆ Ｐφ ＝ １， Ｋφ ＝ － Ｋφ

ｅｌｓｅ Ｋφ ＝ Ｋφ
{
ｉｆ Ｐψ ＝ １， Ｋψ ＝ － Ｋψ

ｅｌｓｅ Ｋψ ＝ Ｋψ
{
ｉｆ Ｐγ ＝ １， Ｋγ ＝ － Ｋγ

ｅｌｓｅ Ｋγ ＝ Ｋγ
{ （８）

　 　 当出现滚动通道接插插反极性故障，故障模型

集中，参考模型变为

Ｊｘ１ωｘ１
＋ （Ｊｚ１

－ Ｊｙ１）·ωｙ１·ωｚ１
＝ ０

Ｊｙ１ωｙ１
＋ （Ｊｘ１

－ Ｊｚ１）·ωｘ１·ωｚ１
＝ ＫψＴ２４ ± ＫγＭｘ１

Ｊｚ１ωｚ１
＋ （Ｊｙ１

－ Ｊｘ１）·ωｘ１·ωｙ１
＝ ＫφＴ１３

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（９）
　 　 （９）式中 Ｍｘ１ 为力偶配置的姿控喷管在接插插

反故障模式下，不仅丧失了对滚动通道的控制能力，
同时对偏航通道产生了附加的干扰力矩。 对偏航通

道的影响决定于图 １ 所示的姿控喷管配置方式，若
非此则也可能对俯仰和偏航通道同时产生影响，
｜ Ｍｘ１ ｜ ≥ Ｔ２４ 甚至导致系统整体发散。

对应控制指令重构方式如（１０）式所示。
Ｋφ ＝ Ｋφ， Ｋψ ＝ Ｋψ， Ｋγ ＝ ０ （１０）

　 　 控制重构下的控制律解算，必须始终进行姿态

角偏差解耦，以确保（７）式和（１０）式的正确性。
极性错误和滚动通道接插插反错误从合理性的

角度，只可能出现一次，因此极性故障的逻辑规则设

计至为关键，如图 ４ 所示。

图 ４　 极性重构逻辑

为杜绝出现误重构，和误重构后的退出能力，至
少需要遵循如下几个规则。

规则 １　 是否为第一次姿控喷管开启？ 是，则
继续；否，则退出极性故障判断且不再辨识极性

故障。
规则 ２　 是否认为是极性故障？ 是则进行故障

重构；否，则退出极性故障判断且不再辨识极性

故障。
规则 ３　 重构后控制效果是否合理？ 是，重构

控制确认，不再撤销；否，则重构撤销不再继续重构。

３　 仿真分析

假设俯仰、偏航和滚动通道箭体系角偏差均为

２°，箭体系角速度均为 ０．１° ／ ｓ，箭体跟踪程序角运

动。 第一种正反馈极性错误以俯仰通道为例，在负

角偏差出现需要控制时，图 ５ 俯仰角偏差单方向加

速发散，图 ６ 角速度持续变大，导致偏航和滚动通道

最终失去控制。
系统正确的辨识到极性故障，并快速实现控制

重构后，姿态实现重新稳定，图 ７ 可以看出重构曲线
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与正常状态几乎完全一样，差异部分由重构过程 造成。

　 　 　 　 图 ５　 极性故障下俯仰通道　 　 　 　 　 图 ６　 极性故障下俯仰通道 图 ７　 极性故障重构下俯仰通道

箭体姿态角度偏差 箭体姿态角速度 箭体姿态角偏差

　 　 接插插反故障模式，主要考虑图 １ 中 ５＃和 ６＃、
７＃和 ８＃接插插反的情况。 仿真条件同前，图 ８、图 ９
可以看出，任何一个接插插反，当出现滚动控制指令

时，滚动失去了控制能力，同时对偏航通道姿态造成

较大影响，最终三通道姿态角偏差均失去控制。 由

图 １０ 至 １１ 可以看出，接插插反故障在各姿控喷管

不能独立控制的情况下，重构对三通道的控制指令，
依然可以确保俯仰、偏航通道的飞行速度矢量方向

的正确。

　 　 　 图 ８　 滚动通道接插插反故障下　 　 　 　 　 图 ９　 滚动通道接插插反故障下 图 １０　 滚动通道接插插反故障重

箭体姿态角偏差 箭体姿态角速度 构下箭体姿态角偏差

图 １１　 滚动接插插反故障重构下箭体角速度

２ 种典型的极性故障进行控制重构后，箭体姿

态均重新实现了稳定，证明了方法的可行性。

４　 结　 论

本文结合运载火箭真空滑行段火箭解析模型，
对典型姿控喷管配置下常开、常闭和极性故障下的

影响进行了分析。 在典型可重构极性故障的模式

下，采用了多模型自适应控制重构的方法，实现了对

火箭姿态稳定，具有工程实践的价值。 未来在系统

可以获取更多姿控喷管信息和操作权限的条件下，
对于常开、常闭等故障模式也在一定程度上可以实

现控制重构。
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多飞行器固定时间收敛编队控制方法
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摘　 要：采用领导－跟随者策略，基于固定时间收敛控制方法研究了多飞行器系统编队飞行控制问

题。 为提高编队控制系统的抗干扰能力，提出跟随飞行器视线系下的编队控制模型，采用精确线性

化方法对模型进行解耦线性化。 针对解耦后的双积分系统，采用固定时间收敛理论设计编队飞行

控制器。 基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数方法分析了编队控制系统的稳定性，得到了能够保证编队时间在固定

时间内收敛的充分条件。 仿真结果验证了所提编队控制算法的有效性，能够实现编队队形的快速

编成。

关　 键　 词：多飞行器；固定时间收敛；精确线性化；协同控制
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　 　 多飞行器协同作战模式是当下研究的重点，通
过合理配置飞行器的编队队形扩大对目标搜索面

积，协同搜索，可尽早发现目标，通过战术数据链共

享目标信息，还能够通过配置不同类型的导引头获

取目标的电磁、声、光电信号，提高对目标整体感知

能力。 文献［１］基于有限时间理论设计了带有视线

高低角和视线方位角约束的协同制导率。 有限时间

控制系统具有鲁棒性强，抗干扰性好，收敛速度快等

特点［２］，但是系统的收敛时间会随系统初始状态的

变化而变化，为了克服有限时间控制的不足，文献

［３］提出了一种固定时间收敛特性的分布式优化控

制算法，使系统的收敛时间的上界值不依赖初始条

件。 文献［４］利用多个导弹从平面内各个期望的方

向击中移动目标，实现协同攻击。 此外，现阶段实现

协同导航高精度位置输出也得益于编队队形的高精

度控制［５⁃８］。
卫星信号被干扰、遮挡以及欺骗攻击等导致的

全球卫星导航系统（ｇｌｏｂａｌ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ｓａｔｅｌｌｉｔｅ ｓｙｓｔｅｍ，
ＧＮＳＳ）定位设备无法正常输出导航参数的情形称为

ＧＮＳＳ 拒止环境（ｄｅｎｉｅｄ ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ） ［９］。 本文考虑

到在与目标较近的距离上，在 ＧＮＳＳ 拒止环境下研

究多飞行编队控制问题。 建立编队控制的模型并采

用微分几何线性化方法将其线性化，分析编队形成

的必要条件，基于合理的探测构型解决拒止环境下

的目标搜索问题。 通过线性化解耦将其简化为双积

分系统，并研究了双积分系统的固定时间控制问题，
在此基础上，实现多飞行器编队控制。

１　 多飞行器编队控制模型

１．１　 编队控制模型的建立

如图 １ａ）所示，飞行器编队由领导者 ｌ与跟随者

ｉ、ｊ组成。 Ｒ ｉ，Ｒ ｊ，ｑｉ，ｑ ｊ 是可测量的编队队形参数。 由

图可知，当编队队形参数满足设计要求时，编队队形

保持。 因此每一个飞行器控制好自身的编队队形参

数即可协同完成编队的控制，领导者负责协调期望

的编队队形参数。 因此以第 ｉ 个飞行器设计的编队

控制器可推广至同一编队任意成员。 领导飞行器 ｌ
与跟随飞行器 ｉ 在视线系之间的相对运动关系如图

１ｂ） 所示，Ｒ ｉ 表示飞行器编队成员 ｉ 到领导者 ｌ 之间
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图 １　 多飞行器间的相对位置关系

的相对距离，ｑｉ 表示飞行器编队成员 ｉ 到领导者 ｌ 在
惯性系下方位角，Ｖｉ，θｉ 分别表示飞行器编队成员 ｉ
的速度和航迹角，Ｖｌ，θｌ 分别表示飞行器领导者的速

度和航迹角。 定义领导者航迹坐标系如下：领导飞

行器质心位置为原点，领导者速度方向为正方向。
ｑｄ 表示在领导者航迹坐标系下，跟随飞行器的期望

方位角。 飞行器 ｉ 与领导者 ｌ 之间的相对运动关系

可以用（１）式来描述。
Ｒ̇ ｉ ＝ Ｖｌｃｏｓ（θｌ － ｑｉ） － Ｖｉｃｏｓ（θｉ － ｑｉ）
Ｒ ｉ ｑ̇ｉ ＝ Ｖｌｓｉｎ（θｌ － ｑｉ） － Ｖｉｓｉｎ（θｉ － ｑｉ）

{ （１）

　 　 继续对（１）式求导整理可得（２）式

Ｒ̈ ｉ ＝ Ｒ ｉ ｑ̇２
ｉ － ｇωｌＲｉ － ｇＮθｉｓｉｎ（ｑｉ － θｉ） ＋

　 ｇＮＶｉｃｏｓ（ｑｉ － θｉ）

ｑ̈ｉ ＝ －
２Ｒ̇ ｉ

Ｒ ｉ
ｑ̇ｉ ＋ ｇωｌｑｉ ＋ ｇＮθｉｃｏｓ（ｑｉ － θｉ） ＋

　 ｇＮＶｉｓｉｎ（ｑｉ － θｉ）

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ïï

（２）

式中， ωｌＲｉ 和ωｌｑｉ 表示领导飞行器法向过载在跟随飞

行器 ｉ 视线上的投影。 为方便对编队控制模型的可

控性分析，以领导飞行器不机动情形为例，ωｌＲｉ ＝ ωｌｑｉ

＝ ０，令 ｘ１ ＝ Ｒ ｉ，ｘ２ ＝ Ｒ̇ ｉ，ｘ３ ＝ ｑｉ，ｘ４ ＝ ｑ̇ｉ，ｕ１ ＝ ｇＮθｉ，ｕ２ ＝
ｇＮＶｉ。 则（２） 式可以写为如（３） 式所示的仿射形式。

ｘ̇ ＝ ｆ（ｘ） ＋ ｇ１ｕ１ ＋ ｇ２ｕ２ （３）
式中

ｘ ＝ ｘ１ ｘ２ ｘ３ ｘ４[ ] Ｔ

ｇ１ ＝ ０ ｓｉｎ（ｘ３ － θ） ０ ｃｏｓ（ｘ３ － θ）[ ] Ｔ

ｇ２ ＝ ０ ｃｏｓ（ｘ３ － θ） ０ － ｓｉｎ（ｘ３ － θ）[ ] Ｔ

ｆ ＝ ｘ２ ｘ１ｘ２
４ ｘ４

－ ２ｘ２ｘ４

ｘ１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

选择如下李代数集合 Ｅｃ

Ｅｃ ＝ ｛ｇ１，ｇ２，［ ｆ，ｇ１］，［ ｆ，ｇ２］｝ （４）
式中： ［ａ，ｂ］ 表示李括号［ａ，ｂ］ ＝ Ｌｂａ － Ｌａｂ，Ｌｂａ 表

示李导数 Ｌｂａ ＝ ∇ｂａ。 经过计算可得

［ ｆ，ｇ１］ ＝ Ｌｇ１ｆ － Ｌ ｆｇ１ ＝ － ｓη ｘ４ｃη － ２ｘ１ｘ４ｃη － ｃη － ｘ４ｓη ＋ ２
ｘ４ｓη ＋ ｘ２ｃη

ｘ１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

［ ｆ，ｇ２］ ＝ Ｌｇ２ ｆ － Ｌ ｆｇ２ ＝ － ｃη － ｘ４ｓη ＋ ２ｘ１ｘ４ｓη ｓη － ｘ４ｃη ＋ ２
ｘ４ｃη － ｘ２ｓη

ｘ１

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

式中， ｃη ＝ ｃｏｓ（ｘ３ － θ），ｓη ＝ ｓｉｎ（ｘ３ － θ）。 由于

ｄｅｔ（Ｅｃ） ＝ － １ ≠ ０，可知矩阵 Ｅｃ 满秩，则系统可控。
严格编队飞行是指，飞行器编队成员之间的相

对位置保持不变。 假设跟随者 ｉ 与编队领导者 ｌ 之
间编队可形成。 编队形成之后，在领导者飞行器速

度参考坐标系下，其相对位置保持不变，Ｒ ｉ ＝ Ｒｄ，ｑｉ ＝
ｑｄ ＋ θ ｌ。 其导数满足条件（５） 式

Ｒ̇ ｉ ＝ ０

ｑ̇ｉ ＝ θ̇ｌ ＋ ｑ̇ｄ
{ （５）

式中， ｑ̇ｄ 通常为 ０。 将严格编队条件（５）式代入编

队控制模型（１），可得（６）式
Ｖｌｃｏｓ（θｌ － ｑｉ） ＝ Ｖｉｃｏｓ（θｉ － ｑｉ）

Ｖｌｓｉｎ（θｌ － ｑｉ） ＝ Ｖｉｓｉｎ（θｉ － ｑｉ） ＋ Ｒｄ

ｇＮθｌ

Ｖｌ

ì

î

í

ïï

ïï

（６）

　 　 交叉相乘之后采用三角恒等变换可得（７）式
ＶｉＶｌｓｉｎ（θｌ － θｉ） ＝ ＲｄｇＮθｌｃｏｓ（ｑｄ） （７）

分析（７）式，有
情况 １　 若领导飞行器不机动，则法向过载为

Ｎθｌ ＝ ０，可推知 θ ｌ ＝ θ ｉ，即飞行器编队成员航向一

致。 同时由（６） 第一式，可得 Ｖｉ ＝ Ｖｌ，即编队成员速

度一致。
情况 ２　 若领导飞行器常值机动，则法向过载

为 Ｎθｌ ＝ ｃｏｎｓｔ，Ｖｉ ＝
ＲｄｇＮθｌｃｏｓ（ｑｄ）
Ｖｌｓｉｎ（θ ｌ － θ ｉ）

，可见成员飞行器

速度是常值，但不一定与领导飞行器一致。
情况３　 若领导飞行器非常值机动，与情况２相

同分析可得，Ｖｉ ＝
ＲｄｇＮθｌｃｏｓ（ｑｄ）
Ｖｌｓｉｎ（θ ｌ － θ ｉ）

，此时飞行器速度与

领导飞行器法向过载相关，是时变的。

９７
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综上可知，多飞行器可严格编队要求多飞行器

速度可调。
１．２　 多飞行器编队控制模型精确线性化

根据假设条件，得到第 ｉ 个飞行器和领导者 ｌ 的
动力学方程如（８）式所示。

Ｖ̇ｉ ＝ ｇＮＶｉ

θ̇ｉ ＝
ｇＮθｉ

Ｖｉ

Ｖ̇ｌ ＝ ｇＮＶｌ

θ̇ｌ ＝
ｇＮθｌ

Ｖｌ

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

（８）

根据参考文献［１０］，对非线性编队模型（１）线性化。
选取状态变量和控制向量如（９）至（１０）式所示。

ｘｉ ＝ Ｒ ｉ ｑｉ Ｖｉ θｉ Ｖｌ θｌ[ ] Ｔ （９）

ｕｉ ＝ ＮＶｉ Ｎθｉ[ ] Ｔ （１０）
　 　 此时第 ｉ 个飞行器的动力学模型及编队控制模

型改写为

ｘ̇ｉ ＝ ｆ（ｘｉ） ＋ Ｃ（ｘｉ）ｕｉ （１１）
式中

ｆ（ｘｉ） ＝

Ｖｌｃｏｓ（θ ｌ － ｑｉ） － Ｖｉｃｏｓ（θ ｉ － ｑｉ）
Ｖｌｓｉｎ（θ ｌ － ｑｉ） － Ｖｉｓｉｎ（θ ｉ － ｑｉ）

Ｒ ｉ

０
０

ｇＮＶｌ

ｇＮθｌ

Ｖｌ

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（１２）

Ｃ（ｘｉ） ＝

０ ０
０ ０
ｇ ０

０ ｇ
Ｖｉ

０ ０
０ ０

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

（１３）

　 　 选取一个光滑向量函数（１４）
ϕ ＝ ϕ１ ϕ２[ ] Ｔ ＝ Ｒ ｑ[ ] Ｔ （１４）

得到

ｚｉ ＝

ϕ１

ϕ２

Ｌ ｆϕ１

Ｌ ｆϕ２

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

＝

Ｒ
ｑ

Ｒ̇
ｑ̇

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

（１５）

　 　 非线性系统（１１）转化为如（１６）式所示的线性

系统

ｚ̇ｉ ＝ Ｈｚｉ ＋ Ｍｖｉ （１６）
式中， ｖｉ 为控制指令。

Ｈ ＝
０２×２ Ｉ２
０２×２ ０２×２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
， Ｍ ＝

０２×２

Ｉ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１７）

　 　 ｖｉ 与 ｕｉ 的之间的关系满足

ｖｉ ＝ αｉ（ｘｉ） ＋ β ｉ（ｘｉ）ｕｉ （１８）
式中， αｉ（ｘｉ） 与 β ｉ（ｘｉ） 的表达式如（１９） 至（２０） 式

所示。

αｉ ＝
Ｌ２

ｆ ϕ１

Ｌ２
ｆ ϕ２

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（１９）

β ｉ（ｘｉ） ＝
Ｌｃ１Ｌ ｆϕ１ Ｌｃ２Ｌ ｆϕ１

Ｌｃ１Ｌ ｆϕ２ Ｌｃ２Ｌｆϕ２

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

（２０）

　 　 经过以上线性化之后，可以线性设计控制器，根
据（１６）式的结果，可知非线性编队控制模型（１）被
线性化之后，且解耦成双积分环节

Ｒ̈ ｉ

ｑ̈ｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú
＝

ｖＲｉ
ｖｑｉ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

（２１）

２　 固定时间收敛方法的控制器设计

２．１　 双积分系统的固定时间收敛控制

观察发现，（２１）式中的 ２ 个通道均可以写成以

下统一的形式

ｙ̇１ ＝ ｙ２

ｙ̇２ ＝ ｕ{ （２２）

其输出方程为

ｚ ＝ ｙ１ ｙ２[ ] Ｔ （２３）
　 　 设计控制律 ｕ，使得状态 ｙ１ 在固定时间内收敛

到其期望值 ｙ１ｄ。 控制律为

ｕ ＝ ｙ̇２ｄ ＋ ｅ１ ＋ ｋ３ｓｉｇ（ｅ２） α２ ＋ ｋ４ｓｉｇ（ｅ２） β２

ｙ̇２ｄ ＝ ｙ̈１ｄ ＋ （ｋ１α ｜ ｅ１ ｜ α－１ ＋ ｋ２β ｜ ｅ１ ｜ β －１） ｅ̇１
ｅ̇１ ＝ ｙ̇１ｄ － ｙ２ ＝ ｙ̇１ｄ － （ｙ２ｄ － ｅ２）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（２４）

式中，ｅ１ 定义为期望状态与实际状态 ｙ１ 之差，ｙ２ｄ 为

中间变量，其物理意义为状态 ｙ２ 的期望值，其表达

式为 ｙ２ｄ ＝ ｙ̇１ｄ ＋ ｋ１ｓｉｇ（ｅ１） α ＋ ｋ２ｓｉｇ（ｅ１） β，ｅ２ 定义为期

望中间状态与实际状态 ｙ２ 之差。 ｋ１，ｋ２，ｋ３，ｋ４ 均为

正数，α，α２ ∈ （０，１），β，β ２ ∈ （１，∞ ）。
定理 １　 对于线性系统（２２），不管系统状态 ｙ１

的初始值如何，控制输入（２４） 可使得系统状态 ｙ１ 在

０８
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固定时间内收敛到期望状态 ｙ１ｄ。
证明 　 令 ｅ１ ＝ ｙ１ｄ － ｙ１，ｅ２ ＝ ｙ２ｄ － ｙ２，ｙ２ｄ ＝ ｙ̇１ｄ ＋

ｋ１ｓｉｇ（ｅ１） α ＋ ｋ２ｓｉｇ（ｅ１） β ，定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数如（２５）
式所示

Ｖ（ｅ１，ｅ２） ＝ １
２
ｅ２１ ＋ １

２
ｅ２２ （２５）

求导可得

Ｖ̇（ｅ１，ｅ２） ＝ ｅ１ ｅ̇１ ＋ ｅ２ ｅ̇２ ＝

　 ｅ１（ － ｋ１ｓｉｇ（ｅ１） α － ｋ２ｓｉｇ（ｅ１） β） ＋ ｅ２（ ｅ̇２ ＋ ｅ１）
（２６）

由 （ ２４ ） 式 可 知， ｕ ＝ ｙ̇２ｄ ＋ ｅ１ ＋ ｋ３ｓｉｇ（ｅ２） α２ ＋
ｋ４ｓｉｇ（ｅ２） β２，ｅ̇２ ＝ － ｋ３ｓｉｇ（ｅ２） α２ － ｋ４ｓｉｇ（ｅ２） β２，于是

Ｖ̇（ｅ１，ｅ２） ≤ ｅ１（ － ｋ１ｓｉｇ（ｅ１）􀭹α － ｋ２ｓｉｇ（ｅ１）
􀭹β） ＋

　 ｅ２（ － ｋ３ｓｉｇ（ｅ２）􀭹α － ｋ４ｓｉｇ（ｅ２）
􀭹β） ≤

　 － ｋ１ ｜ ｅ１ ｜ 􀭹α＋１ － ｋ２ ｜ ｅ１ ｜
􀭹β＋１ －

　 ｋ３ ｜ ｅ２ ｜ 􀭹α＋１ － ｋ４ ｜ ｅ２ ｜
􀭹β＋１ ≤

　 － ρ ｜ ｅ１ ｜ 􀭹α＋１ － σ ｜ ｅ１ ｜
􀭹β＋１ －

　 ρ ｜ ｅ２ ｜ 􀭹α＋１ － σ ｜ ｅ２ ｜
􀭹β＋１ ≤

　 － ρ ｜ ｅ２１ ｜
􀭹α＋１
２ － σ ｜ ｅ２１ ｜

􀭹β＋１
２ －

　 ρ ｜ ｅ２２ ｜
􀭹α＋１
２ － σ ｜ ｅ２２ ｜

􀭹β＋１
２ （２７）

式中， 􀭹α ＝ ｍｉｎ｛α，α２｝，􀭹β ＝ ｍｉｎ｛β，β ２｝，０ ＜ ρ ≤
ｍｉｎ｛ｋ１，ｋ３｝，０ ＜ σ ≤ ｍｉｎ｛ｋ２，ｋ４｝。

Ｖ̇（ｅ１，ｅ２） ≤－ ρ
ｅ２１
２

􀭹α＋１
２

＋
ｅ２２
２

􀭹α＋１
２æ

è
ç

ö

ø
÷ － σ

ｅ２１
２

􀭹β＋１
２

－
ｅ２
２

２

􀭹β＋１
２æ

è
ç

ö

ø
÷ ≤

　 － ρ
ｅ２１
２

＋
ｅ２２
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

􀭹α＋１
２

－ σ
ｅ２１
２

＋
ｅ２２
２

æ

è
ç

ö

ø
÷

􀭹β＋１
２

≤

　 － ρＶ（ｅ１，ｅ２）
􀭹α＋１
２ － σＶ（ｅ１，ｅ２）

􀭹β＋１
２ （２８）

　 　 根据文献 ［ １１］ 可知，该系统是固定时间收

敛的。
２．２　 飞行器编队固定时间收敛控制

设第 ｉ 个飞行器与领导者之间的期望队形由

Ｒｄｉ、ｑｄｉ 描述。 定义编队相对距离误差为 ｅＲｉ ＝ Ｒｄｉ －

Ｒ ｉ，Ｒ̇ｄ
ｉ 为中间变量，其物理意义为相对速度 Ｒ̇ ｉ 的期

望值， 其 表 达 式 为 Ｒ̇ｄ
ｉ ＝ Ｒ̇ ｉｄ ＋ ｋ１ｓｉｇ（ｅＲｉ） α ＋

ｋ２ｓｉｇ（ｅＲｉ） β，ｅＲ̇ｉ 定义为期望相对速度与实际相对速

度 Ｒ̇之差，其表达式为 ｅＲ̇ｉ ＝ Ｒ̇ｄ
ｉ － Ｒ̇ ｉ；定义编队相对方

位误差为 ｅｑｉ ＝ ｑｄｉ － ｑｉ，ｑ̇ｄ
ｉ 为中间变量，其物理意义为

方位角速率 ｑ̇ｉ 的期望值， 其表达式为 ｑ̇ｄ
ｉ ＝ ｑ̇ｉｄ ＋

ｋ１ｓｉｇ（ｅｑｉ） α ＋ ｋ２ｓｉｇ（ｅｑｉ） β，ｅｑ̇ｉ 定义为期望方位角速率

与实际方位角速率 ｑ̇之差，其表达式为 ｅｑ̇ｉ ＝ ｑ̇ｄ
ｉ － ｑ̇ｉ。

根据如上定义，设计飞行器 ２ 个通道的控制指令如

（２９） 至（３０） 式所示。
ｖＲｉ ＝ Ｒ̈ｄ

ｉ ＋ ｅＲｉ ＋ ｋ３ｓｉｇ（ｅＲ̇ｉ） α２ ＋ ｋ４ｓｉｇ（ｅＲ̇ｉ） β２

Ｒ̈ｄ
ｉ ＝ Ｒ̈ｄｉ ＋ （ｋ１α ｜ ｅＲｉ ｜ α－１ ＋ ｋ２β ｜ ｅＲｉ ｜ β －１） ｅ̇Ｒｉ

ｅ̇Ｒｉ ＝ Ｒ̇ｄｉ － Ｒ̇ ｉ ＝ Ｒ̇ｄｉ － （ Ｒ̇ｄ
ｉ － ｅＲ̇ｉ）

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

（２９）

ｖｑｉ ＝ ｑ̈ｄ
ｉ ＋ ｅｑｉ ＋ ｋ３ｓｉｇ（ｅｑ̇ｉ） α２ ＋ ｋ４ｓｉｇ（ｅｑ̇ｉ） β２

ｑ̈ｄ
ｉ ＝ ｑ̈ｄｉ ＋ （ｋ１α ｜ ｅｑｉ ｜ α－１ ＋ ｋ２β ｜ ｅｑｉ ｜ β －１） ｅ̇ｑｉ
ｅ̇ｑｉ ＝ ｑ̇ｄｉ － ｑ̇ｉ ＝ ｑ̇ｄｉ － （ ｑ̇ｄ

ｉ － ｅｑ̇ｉ）

ì

î

í

ï
ï

ïï

（３０）

通过（２９） 至（３０） 式可得指令 ｖｉ ＝ ｖＲｉ ｖｑｉ[ ] Ｔ，
根据（１８） 式的指令转化关系，编队中第 ｉ 个跟随飞

行器的控制指令为

ｕｉ ＝ β －１
ｉ （ｖｉ － αｉ） （３１）

　 　 定理 ２　 编队控制器（３１）式使得第 ｉ 个飞行器

与领导者组成的编队能够在固定时间内收敛，完成

期望的编队队形。
证明　 将控制器（３１）式代入（１８）式，可得如

（２１）式所示的双积分系统。 定义 Ｌｙａｐｕｎｏｖ 函数为

Ｖ（ｅｉ） ＝ ＶＲ（ｅｉ） ＋ Ｖｑ（ｅｉ）

ＶＲ（ｅｉ） ＝ １
２
（ｅ２Ｒｉ ＋ ｅ２Ｒ̇ｉ）

Ｖｑ（ｅｉ） ＝ １
２
（ｅ２ｑｉ ＋ ｅ２ｑ̇ｉ）

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（３２）

　 　 由定理 １ 知， ＶＲ（ｅｉ） 和 Ｖｑ（ｅｉ） 均固定时间收

敛，因此满足

Ｖ̇Ｒ（ｅｉ） ＜ － ρＲＶ１（ｅｉ）
􀭹α＋１
２ － σＲＶ１（ｅｉ）

􀭹β＋１
２

Ｖ̇ｑ（ｅｉ） ＜ － ρｑＶ（ｅｉ）
􀭹α＋１
２ － σｑＶ（ｅｉ）

􀭹β＋１
２

{ （３３）

　 　 根据文献［１２］有

Ｖ̇（ｅｉ） ＝ Ｖ̇Ｒ（ｅｉ） ＋ Ｖ̇ｑ（ｅｉ） ＜ － ρＲＶＲ（ｅｉ）
􀭹α＋１
２ －

　 σＲＶＲ（ｅｉ）
􀭹β＋１
２ － ρｑＶｑ（ｅｉ）

􀭹α＋１
２ － σｑＶｑ（ｅｉ）

􀭹β＋１
２ ＜

　 － ρＲｑ（ＶＲ（ｅｉ） ＋ Ｖｑ（ｅｉ））
􀭹α＋１
２ －

　 σＲｑ（ＶＲ（ｅｉ） ＋ Ｖｑ（ｅｉ））
􀭹β＋１
２ （３４）

　 　 系统是固定时间收敛的。

３　 仿真验证

仿真中假设飞行器自动驾驶仪具有时间常数为

０．２ 的延迟，采样周期及编队控制周期为 １５ ｍｓ。 仿
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真中限制切向过载为 ０．４，法向过载限制为 ５。
表 １　 跟随者飞行器初始位置

跟随者 Ｖ ／ （ｍ·ｓ－１） θ ／ （°） ｘ ／ ｍ ｙ ／ ｍ Ｒｄ ／ ｍ ｑｄ ／ （°）
１ ２４０ ５ －１１ ０００ ８００ ３ ０００ －３０
２ ２４０ ０ －１１ ０００ －８００ ３ ０００ ３０

在圆形编队指令下，多飞行器的编队队形在

１００ ｓ 以内形成，多飞行器航迹如图 ２ 所示。 根据此

前分析的编队可编成条件，编队成形以后飞行器编

队成员速度为常值，与领导者飞行器速度不相同，这
从图 ３ 中的速度变化曲线中可以看出。 图 ４ 至 ５ 展

示了编队过程中的切向过载及法向过载变化曲线。
圆形编队过程中，过载指令平滑且都在可用过载以

内，说明编队模型是正确的。 从图 ６ 所示的编队形

成可以看出，相对距离保持在 ３ ０００ ｍ。 从图 ７ 看出

其方位角不是一个常值，根据前文结果可知惯性系

下的方位角是线性增加的 ｑｉ ＝ ｑｄ ＋θｌ，这符合领导飞

行器常值机动的圆形编队特点。

　 　 　 　 图 ２　 飞行器轨迹　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ３　 飞行器速度曲线 图 ４　 飞行器法向过载曲线

　 　 　 　 图 ５　 飞行器切向过载曲线　 　 　 　 　 图 ６　 与领导飞行器相对距离 图 ７　 距领导方位变化曲线

４　 结　 论

本文研究了基于固定时间收敛的多飞行器编队

控制问题。 首先建立了编队控制模型并分析了编队

可编成条件，基于微分几何线性化方法得到了编队

控制线性化模型。 针对得到的线性化的双积分系

统，研究固定时间控制方法，最后将理论研究结果应

用到飞行器编队控制模型中，通过多种情形下的仿

真结果验证了编队控制模型与算法的准确性和有

效性。
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ｏｆ ｓｉｇｈｔ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｌｌｏｗｅｒｓ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ， ａｎｄ ｔｈｅ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｌｉｇｈｔ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｌｙ ａｎａｌｙｚｅｄ． Ｈｅｒｅａｆｔｅｒ， ｔｈｅ
ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｄｅｃｏｕｐｌｅｄ ｂｙ ａ ｐｒｅｃｉｓｅ ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ． Ｔｈｅ ｓｔａｂｉｌｉｔｙ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｃｏｎｔｒｏｌ ｓｙｓｔｅｍ ｉｓ ａｎａｌｙｚｅｄ ｂａｓｅｄ
ｏｎ Ｌｙａｐｕｎｏｖ ｆｕｎｃｔｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ， ａｎｄ ａ ｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｉｓ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｔｏ ｇｕａｒａｎｔｅｅ ｔｈｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｓｙｓｔｅｍ ｉｎ ａ ｆｉｘｅｄ ｔｉｍｅ． Ａｉｍｉｎｇ ａｔ ｔｈｅ ｄｅｃｏｕｐｌｅｄ ｄｏｕｂｌｅ ｉｎｔｅｇｒａｌ ｓｙｓｔｅｍ， ａ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｌｉｇｈｔ ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ ｉｓ ｄｅｓｉｇｎｅｄ
ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｆｉｘｅｄ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ ｔｈｅｏｒｙ． Ｔｈｅ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ ｒｅｓｕｌｔ ｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｓ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｃｏｎｔｒｏｌ ｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｆｌｉｇｈｔ ｖｅｈｉｃｌｅｓ； ｆｉｘｅｄ⁃ｔｉｍｅ ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅ； ａｃｃｕｒａｔｅ ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ； ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ ｃｏｎｔｒｏｌ
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小样本条件下异源图像迁移学习的
红外目标检测与识别

龚任杰， 郑智辉， 丛龙剑， 徐振涛， 韦海萍， 唐波， 李全运
（北京航天自动控制研究所， 北京　 １００８５４）

摘　 要：针对小样本条件下红外目标检测任务中缺少足够的训练样本，网络泛化能力不理想的问

题，提出了一种基于迁移学习的红外目标检测算法。 论证了使用可见光图像通过迁移学习技术训

练红外图像目标检测算法的可行性。 设计了一种基于注意力机制的域自适应方法的深度神经网

络，通过可见光数据迁移学习实现小样本条件下的红外目标检测与识别。 通过 ＶｉｓＤｒｏｎｅ２０１９ 数据

集、Ｓｔｒｅｅｔ Ｓｃｅｃｅ 红外数据集进行验证。 结果表明：所提算法实现小样本条件下高精度的红外目标

检测与识别。

关　 键　 词：红外目标检测；异源图像；迁移学习；注意力机制；泛化能力；域自适应

中图分类号：ＴＰ３９１．４　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００８４⁃０５

　 　 从 ２０ 世纪 ８０ 年代以来，红外成像目标检测与

跟踪技术受到各国国防机构的普遍重视。 美国率先

开始了对该技术的研究，并将其作为“国家安全防

御体系” 的一个重要课题； 法国研制了舰载的

ＶＡＭＰＩＲ ＤＩＢＶ 型红外检测跟踪系统；随后，加拿大

也开始研制新型的红外检测跟踪系统———ＳＩＲＩＵＳ；
此外，英国、以色列和俄罗斯等军事强国也相继投入

大量的人力物力进行红外检测跟踪系统的研制。
虽然军用红外系统蓬勃发展，但是目前民用的

红外图像数量依旧较少。 目前互联网中的红外图像

数量难以支撑需要大量数据驱动的深度学习目标检

测算法。
在国内红外图像数据来源相对匮乏情况下，仅

仅利用微量红外图像从头开始训练模型或对已有模

型进行微调，网络非常容易过拟合［１］。 本文提出一

种基于注意力机制的域自适应红外目标检测算法，
利用少量红外数据与大量的可见光数据共同训练通

用目标检测器。 本方法能够很好地应对新的任务场

景，实现在新任务环境下小样本快速检测，从而完成

目标的检测与识别。

１　 迁移学习

迁移学习（ｔｒａｎｓｆｅｒ ｌｅａｒｎｉｎｇ）是机器学习中的一

个重要研究领域，其目标是将某个领域或任务上学

习到的知识或模式应用到不同但相关的领域或问

题中。
数据依赖是深度学习中最严峻的问题之一，与

传统机器学习方法相比，深度学习极其依赖大规模

训练数据，模型的性能和所需的数据量大小几乎呈

线性关系。 迁移学习是机器学习中解决训练数据不

足问题的重要工具，迁移学习放宽了训练数据和测

试数据必须独立同分布的假设，同时目标域中的模

型也不需要从头开始训练。 通过迁移学习可以显著

降低目标域对训练数据和训练时间的需求［２⁃３］。

２　 基于可见光图像迁移学习的目标
检测

可见光图像由于数量较多，使用 Ｙｏｌｏ、 Ｆａｓｔｅｒ
Ｒ⁃ＣＮＮ等算法在大多数情况下可以达到预期的性能
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要求。 但是红外图像很难获取大量样本，导致红外

目标数据的训练样本有限。 采用可见光图像迁移学

习方法可以用于缓解红外目标数据量小的问题。
当前的目标检测算法大多基于数据驱动的深度

学习方法，因此要得到性能强大、检测结果鲁棒的目

标检测器，往往需要充足丰富的数据源作为支撑。
在红外图像数据来源相对匮乏情况下，仅仅利用微

量红外图像从头开始训练或进行微调，网络非常容

易过拟合。
另外一方面大多数目标检测模型都是基于特定

场景的，即利用不同的场景训练对应的检测模型。
对于红外目标检测网络来说，由于缺少足够的训练

样本，网络很难有较强的泛化能力，相比之下，自然

图像易于获取并且已有很多公开的数据集可以使

用。 如何利用数据丰富的自然图像数据来辅助提高

红外图像目标检测的性能是亟需解决的问题。 研究

表明可以利用一个通用模型解决多个任务或跨多个

域的同一任务。 即相比于使用单一域数据集域训练

专用网络，将多个不同域的数据集组合起来，利用单

个神经网络同时学习几个分布差异巨大的视觉域会

有更佳的性能。
对于目标检测任务，如果针对每个特定数据集

都训练一个专用模型，往往是比较费时。 通过对不

同域的数据训练好的模型参数（以 Ｆａｓｔｅｒ Ｒ⁃ＣＮＮ 的

模型为例）进行统计分析，分析结果如图 １ 所示［４］。

图 １　 不同域模型统计分析结果

通过对不同域的数据训练好的模型参数进行统

计分析发现：

１） 不同域的数据集显示的模型参数分布差异

较大；
２） 不同网络层的统计分布是有差异的。 前面

的层负责校正域的偏移，相比后面的层有更明显的

差异；ＲＰＮ 层也是一样的，尽管他们是与类别无

关的；
３） 许多层之间的数据集有相似的统计分布。

这点对中间层来说比较明显。
因此将红外图像数据与可见光图像数据结合起

来训练一个通用的目标检测器是可行的［４⁃８］，本文

提出一种多模态迁移域自适应的红外目标检测

算法。

３　 红外目标检测网络设计

３．１　 ＳＥＮｅｔ
ＳＥＮｅｔ（Ｓｑｕｅｅｚｅ⁃ａｎｄ⁃Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ Ｎｅｔｗｏｒｋｓ） ［３］， 是

ＩｍａｇｅＮｅｔ ２０１７ 竞赛的冠军模型， ＳＥＮｅｔ 主要包含

Ｓｑｕｅｅｚｅ 和 Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ 两 个 部 分， 如 图 ２ 所 示。
Ｓｑｕｅｅｚｅ 部分，即为压缩部分，其目的是将空间信息

提取出来，使得感受区域更广。 Ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ 部分用于

全面捕获通道相关性，对每个通道的重要性进行预

测，通过基于通道依赖性的门控机制为每个通道学

习特定采样的激活，控制每个通道的激励。
卷积神经网络捕捉到的只是局部的信息，假如

卷积核是 ７×７，那么感受野的大小也只有 ７×７。 但

是一张图片的每一个像素点之间都是互相有联系

的，之前使用局部感受野的网络都忽略掉了全局像

素点之间的关联信息，使得实验效果不够理想。 而

且也没有考虑过通道之间的全局关联信息。 ＳＥＮｅｔ
通过考虑各通道之间的全局关联信息，解决通道之

间关联性弱的问题。

图 ２　 ＳＥＮｅｔ 网络结构

３．２　 算法整体框架

本文提出了一种基于异源图像迁移学习的红外

目标检测网络，如图 ３ 所示。 网络采用基于注意力

机制的域自适应迁移方法，以期实现复杂背景下的

５８
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不同类型、不同尺度的红外目标检测与识别。 基本

检测框架采用 Ｆａｓｔｅｒ Ｒ⁃ＣＮＮ［９］，其中特征提取部分

是共享的，ＲＰＮ 层与输出层是域相关的。

图 ３　 红外目标检测网络结构

不同域之间通过 ＳＥｎｅｔ 激活不同的数据域，并
利用注意力机制确定响应，使适配器能够匹配到不

同数据域，即网络在不同域场景下获得不同的激活

值，而域注意力机制对其进行加权，使得网络偏向权

重更大的场景。 域注意力机制结构［４，９⁃１１］ 如图 ４
所示。

图 ４　 域注意力机制结构

３．３　 域自适应目标检测训练策略

第一阶段：随机选取不同数据集的方式训练 ２～
３ 个 ｅｐｏｃｈ（每个 ｅｐｏｃｈ 的迭代次数为所有训练集中

包含最多样本的数据集的迭代次数），保证检测网

络有良好的初始化效果。
第二阶段：使用均等概率挑选数据集的方式训

练，迭代次数为少量样本数据集（红外数据）训练 ６
～１０ 个 ｅｐｏｃｈ 所需要的迭代次数，避免不同数据集

包含样本量的差异巨大带来的训练偏差，充分学习

每个不同域数据的数据特性。

４　 实验结果

４．１　 实验环境及参数设计

ＶｉｓＤｒｏｎｅ２０１９ 数据集由天津大学机器学习与数

据挖掘实验室 ＡＩＳＫＹＥＹＥ 队伍负责收集，全部基准

数据集由无人机捕获，如图 ５ 所示。 本实验采用

ＶｉｓＤｒｏｎｅ２０１９ 数据集中的 ８ ４９２ 张车辆数据训练目

标检测模型。

图 ５　 ＶｉｓＤｒｏｎｅ２０１９ 数据集

Ｓｔｒｅｅｔ Ｓｃｅｎｅ 数据集是采用中波红外制冷探测

器在街边拍摄的红外图像数据集，只对数据集中的

车辆进行标注，本文共使用 ２５０ 张图像数据，２００ 张

图像用于训练，５０ 张图像用于测试。
试 验 训 练 集 由 １ ０００ 张 训 练 集 外 的

ＶｉｓＤｒｏｎｅ２０１９ 数据集中车辆可见光图像和 Ｓｔｒｅｅｔ
Ｓｃｅｎｅ 中选取的 ５０ 张红外图像组成，测试集由 Ｓｔｒｅｅｔ
Ｓｃｅｎｅ 中的 ２００ 张图像组成。 本文使用 Ｆａｓｔｅｒ Ｒ⁃
ＣＮＮ 在 ＶｉｓＤｒｏｎｅ 数据集下训练得到的模型作为预

训练权重，第一次直接进行 Ｆｉｎｅｔｕｎｅ，利用可见光图

像预训练模型进行参数迁移。 第二次网络采用所提

出的基于注意力机制的域自适应迁移方法，分别使

用 ０ 张、５０ 张、２００ 张红外图像和 １０００ 张可见光图

像混合进行训练。
４．２　 试验结果

试验结果如表 １ 至 ２ 所示，在使用 ５０ 张和 ２００
张红外数据时，基于注意力机制的域自适应迁移方

法的指标有明显提升。
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表 １　 Ｆｉｎｅｔｕｎｅ 结果

数据集
训练集和验

证集 ／测试集
平均准确率

ＶｉｓＤｒｏｎｅ１ ０００＋ ＳｔｒｅｅｔＳｃｅｎｅ０ １ ０００ ／ ５０ ０．４８６ ６
ＶｉｓＤｒｏｎｅ１ ０００＋ ＳｔｒｅｅｔＳｃｅｎｅ５０ １ ０５０ ／ ５０ ０．７０４ ０
ＶｉｓＤｒｏｎｅ１ ０００＋ＳｔｒｅｅｔＳｃｅｎｅ２００ １ ２００ ／ ５０ ０．７８０ ０

表 ２　 基于注意力机制的域自适应迁移方法

数据集
训练集和验

证集 ／测试集
平均准确率

ＶｉｓＤｒｏｎｅ１ ０００＋ＳｔｒｅｅｔＳｃｅｎｅ０ １ ０００ ／ ５０ ０．４８６ ６
ＶｉｓＤｒｏｎｅ１ ０００＋ ＳｔｒｅｅｔＳｃｅｎｅ５０ １ ０５０ ／ ５０ ０．７９８ ３
ＶｉｓＤｒｏｎｅ１ ０００＋ＳｔｒｅｅｔＳｃｅｎｅ２００ １ ２００ ／ ５０ ０．８８７ ９

　 　 图 ６ 为使用 ０ 张红外图像和 １ ０００ 张可见光图

像训练的模型检测结果，图 ７ 至 ８ 为使用不同算法

对 ５０ 张红外图像和 １ ０００ 张可见光图像训练后的

检测结果：
在红外目标检测时，使用可见光图像模型进行

简单模型迁移虽然有效，但是存在许多漏检和虚警

情况。 车辆部分被遮挡时几乎无法检测，模型的泛

化能力较差。 采用了基于注意力机制的域自适应方

法，利用少量红外数据与大量的可见光数据来协同

训练通用目标检测器，让红外图像数据集与可见光

图像共享特征提取部分，充分发挥了每个数据集的

作用，较好的完成了知识迁移过程。

　 图 ６　 ０ 张红外图像和 １ ０００ 张可　 　 　 图 ７　 ５０ 张红外图像和 １ ０００ 张可 图 ８　 ５０ 张红外图像和 １ ０００ 张可见

见光图像训练的检测结果 见光图像直接 ｆｉｎｅｔｕｎｅ 的 光图像采用域自适应迁移

检测结果 方法的检测结果

５　 结　 论

本文提出一种基于迁移学习的红外目标检测算

法，采用基于注意力机制的域自适应方法，实现小样

本条件下的红外目标检测与识别。
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摘　 要：为了克服利用传统滤波算法进行信息融合的缺陷，提出基于深度 ＢＰ 神经网络的智能信息

融合思路。 深度 ＢＰ 神经网络具有强大的学习能力和非线性映射能力，可实现对卫星轨道动力学

模型的模拟，并能结合观测值对轨道参数进行修正，为非标准多传感器信息融合问题提供智能化的

解决方案。 将其应用到基于星光角距的自主天文导航系统中，仿真结果表明：无需精确的模型支

撑，深度 ＢＰ 神经网络能够代替卡尔曼滤波完成信息融合并达到相当的精度。

关　 键　 词：深度 ＢＰ 神经网络；智能信息融合；扩展卡尔曼滤波；组合导航
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　 　 随着科学技术与计算机能力的不断进步，人们

建立了越来越复杂精密的系统来更加有效可靠地完

成科学任务。 然而系统的复杂性与所要求的精确性

之间存在尖锐矛盾。 为此，通过模拟人类学习和自

适应能力，人们提出了智能控制的思想［１］。
人工神经网络（ ａｒｔｉｆｉｃｉａｌ ｎｅｕｒａｌ ｎｅｔｗｏｒｋ，ＡＮＮ），

是 ２０ 世纪 ８０ 年代以来人工智能领域兴起的研究热

点。 最近十多年来，人工神经网络的研究工作不断

深入，已经取得了很大的进展，其在模式识别、智能

机器人、自动控制、预测估计、生物、医学、经济、航天

等领域已成功地解决了许多利用传统方法难以解决

的实际问题，表现出了良好的智能特性［２］。
作为对多源信息进行综合处理的技术，信息融

合是一门跨学科的综合理论和方法，同时在不同的

应用领域信息融合有着不同的作用和研究方法，因
此信息融合理论算法和研究方法也非常之广泛，不
少应用领域的研究人员根据各自的具体应用背景，
提出了许多比较成熟而有效的融合方法［３］。 传统

的估计理论和识别算法为信息融合技术奠定了不可

或缺的理论基础，但同时缺陷也非常明显，以卡尔曼

滤波 为 例， 利 用 它 来 进 行 信 息 融 合 的 缺 点 主

要有［４］：
１） 需要精确的系统物理模型和噪声模型，对于

某些应用场景不太现实。
２） 需求每个传感器的系统和测量协方差矩阵

的先验信息，某些情况下很难准确确定。
３） 当观测量缺失时，精度会严重下降。
４） 一些状态误差的弱可观测性可能会导致其

他状态误差的估计值不稳定。
为了解决这些问题，抑制滤波器发散，提高系统

鲁棒性，得到全局最优融合估计结果，自适应融合滤

波算法成为人们研究的重点。 而神经网络由于其强

大的自组织性、学习能力、并行处理能力和非线性映

射能力，为非标准多传感器信息融合系统下的状态

融合估计研究提供了新的思路与途径，日益成为信

息融合估计的一种有效方法。
航天系统是现代典型的复杂大系统，人工智能

已经在故障诊断，误差预报与消除、模型建立等方面

得到了应用［５⁃８］。 在卫星导航领域，为了弥补传统

滤波算法的不足，文献［９］将在测量更新部分给出

的滤波增益和新息信息作为 ＢＰ 神经网络的输人向

量。 以 Ｋａｌｍａｎ 状态估计值与参考真值之间的差值

作为 ＢＰ 神经网络的输出向量。 ＢＰ 神经网络离线

对满足精度的样本数据进行训练，使得输出数据逼

近估计值与真实值的差值。 将此差值信息输送给

Ｋａｌｍａｎ 滤波，调整状态估计值，得到最终改进后状
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态估计结果。 文献［１０］提出一种基于 ＢＰ 神经网络

分段学习和分段预测的自适应 Ｋａｌｍａｎ 滤波算法，以
Ｋａｌｍａｎ 滤波预测残差向量作为神经网络输入，自适

应地估计自主定轨 Ｋａｌｍａｎ 滤波噪声系统协方差矩

阵（Ｑ 阵）。
但目前来说，公开文献中尚未有完全通过神经

网络来进行信息融合的先例。 因此基于人工智能的

卫星多源信息融合具有前瞻性，有望加快卫星导航

系统的智能化发展。 本文面向基于星光夹角的天文

自主导航，借鉴传统卡尔曼滤波器处理数据的流程，
探究基于深度 ＢＰ 神经网络的智能信息融合技术，
为信息融合问题提供一种智能化的解决方案。

１　 深度 ＢＰ 神经网络的结构与反向传
播算法

深度 ＢＰ 神经网络是包含多个隐藏层的全连接

网络，具备处理线性不可分问题的能力。 图 １ 为标

准 ＢＰ 神经网络的结构。 假设输入神经元个数为

Ｍ，隐藏层神经元个数为 Ｉ，输出层神经元个数为 Ｊ。
从第ｍ个输入 ｘｍ 到第 ｉ个隐藏层神经元 ｋｉ 的连接权

值为 ωｍｉ，从 ｋｉ 到第 ｊ 个输出的连接权值为 ωｉｊ。

图 １　 标准 ＢＰ 神经网络结构

网络的实际输出为 Ｙ（ｎ） ＝ ［ｙ１，ｙ２，…，ｙ ｊ］，网络

的期望输出为 Ｄ（ｎ） ＝ ［ｄ１，ｄ２，…，ｄ ｊ］。 输入层的输

出即网络的输入信号Ｘ（ｎ） ＝ ［ｘ１，ｘ２，…，ｘｍ］，用 ｕ和

ｖ 分别代表隐藏层和输出层的输入与输出。 隐藏层

第 ｉ 个神经元的输入 ｕｉ（ｎ） 为 ｘｍ 的加权和

ｕｉ（ｎ） ＝ ∑
Ｍ

ｍ ＝ １
ωｍｉ（ｎ）·ｘｍ（ｎ） （１）

　 　 假设 ｆ（·） 为隐藏层的传递函数，则隐藏层第 ｉ

个神经元的输出 ｖｉ（ｎ） 为

ｖｉ（ｎ） ＝ ｆ（ｕｉ（ｎ）） （２）
　 　 输出层第 ｊ 个神经元的输入为

ｕ ｊ（ｎ） ＝ ∑
Ｉ

ｉ ＝ １
ωｉｊ（ｎ）·ｖｉ（ｎ） （３）

　 　 假设 ｇ（·） 为输出层的传递函数，输出层第 ｊ 个
神经元的输出为

ｖｊ（ｎ） ＝ ｇ（ｕ ｊ（ｎ）） （４）
　 　 输出层第 ｊ 个神经元的误差为

ｅｊ（ｎ） ＝ ｄ ｊ（ｎ） － ｖｊ（ｎ） （５）
　 　 第 ｎ 次迭代网络的总误差为

ｅ（ｎ） ＝ １
２ ∑

Ｊ

ｊ ＝ １
ｅ２ｊ （ｎ） （６）

　 　 上述过程即 ＢＰ 神经网络的前向计算过程，接
下来要进行误差反向传播来更新网络权值。 首先调

整隐藏层与输出层之间的权值 ω ｉｊ。 计算误差对 ω ｉｊ

的梯度
∂ｅ（ｎ）
∂ω ｉｊ（ｎ）

，再沿着该方向反向进行调整

Δωｉｊ（ｎ） ＝ － η ∂ｅ（ｎ）
∂ωｉｊ（ｎ）

ωｉｊ（ｎ ＋ １） ＝ Δωｉｊ（ｎ） ＋ ωｉｊ（ｎ）
（７）

　 　 η 为学习率， ∂ｅ（ｎ）
∂ω ｉｊ（ｎ）

可由求偏导得到。 根据微

分的链式规则，有
∂ｅ（ｎ）
∂ωｉｊ（ｎ）

＝ ∂ｅ（ｎ）
∂ｅｊ（ｎ）

·
∂ｅｊ（ｎ）
∂ｖｊ（ｎ）

·
∂ｖｊ（ｎ）
∂ｕ ｊ（ｎ）

·
∂ｕ ｊ（ｎ）
∂ωｉｊ（ｎ）

（８）
　 　 由于 ｅ（ｎ） 是 ｅｊ（ｎ） 的二次函数，其微分为一次

函数

∂ｅ（ｎ）
∂ｅｊ（ｎ）

＝ ｅｊ（ｎ），
∂ｅｊ（ｎ）
∂ｖｊ（ｎ）

＝ － １ （９）

　 　 输出层传递函数的导数

∂ｖｊ（ｎ）
∂ｕ ｊ（ｎ）

＝ ｇ′（ｕ ｊ（ｎ）），
∂ｕ ｊ（ｎ）
∂ωｉｊ（ｎ）

＝ ｖｉ（ｎ） （１０）

　 　 因此梯度值为

∂ｅ（ｎ）
∂ωｉｊ（ｎ）

＝ － ｅｊ（ｎ）·ｇ′（ｕ ｊ（ｎ））·ｖｉ（ｎ） （１１）

　 　 权值修正值为

Δωｉｊ（ｎ） ＝ ηｅｊ（ｎ）·ｇ′（ｕ ｊ（ｎ））·ｖｉ（ｎ） （１２）
　 　 引入局部梯度的概念

δ ｊ（ｎ） ＝ － ∂ｅ（ｎ）
∂ｕ ｊ（ｎ）

＝ － ∂ｅ（ｎ）
∂ｅｊ（ｎ）

·
∂ｅｊ（ｎ）
∂ｖｊ（ｎ）

·
∂ｖｊ（ｎ）
∂ｕ ｊ（ｎ）

＝

　 ｅｊ（ｎ）·ｇ′（ｕ ｊ（ｎ）） （１３）

０９
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　 　 局部梯度指明权值所需要的变化，它等于该神

经元的误差信号与传递函数导数的乘积。 ｇ（·） 一

般采用线性函数，其导数为 １。 代入（１３） 式，可得

Δωｉｊ（ｎ） ＝ ηδ ｊ（ｎ）·ｖｉ（ｎ） ＝ ηｅｊ（ｎ）·ｖｉ（ｎ）（１４）
　 　 上述过程即权值 ω ｉｊ 的调整过程，接下来对输入

层与隐藏层之间的权值进行修正。 Δωｍｉ（ｎ） 的形式

与 Δω ｉｊ（ｎ） 相同

Δωｍｉ（ｎ） ＝ ηδｉ（ｎ）·ｖｍ（ｎ） （１５）
　 　 ｖｍ（ｎ） 为输入层的输出，ｖｍ（ｎ） ＝ ｘｍ（ｎ）。

此时局部梯度函数的定义为

δｉ（ｎ） ＝ － ∂ｅ（ｎ）
∂ｕｉ（ｎ）

＝ － ∂ｅ（ｎ）
∂ｖｉ（ｎ）

·
∂ｖｉ（ｎ）
∂ｕｉ（ｎ）

＝

　 － ∂ｅ（ｎ）
∂ｖｉ（ｎ）

ｆ′（ｕｉ（ｎ））
（１６）

　 　 由于隐藏层不可见，无法直接求解误差对该层

输出值的偏导数
∂ｅ（ｎ）
∂ｖｉ（ｎ）

。 ∂ｅ（ｎ）
∂ｖｉ（ｎ）

可由上一层计算的

局部梯度推导得出

∂ｅ（ｎ）
∂ｖｉ（ｎ）

＝ ∑
Ｊ

ｊ ＝ １
δ ｊ（ｎ）ωｉｊ （１７）

　 　 将（１７）式代入（１６）式中可得

δ ｊ（ｎ） ＝ ｆ′（ｕｉ（ｎ））·∑
Ｊ

ｊ ＝ １
δ ｊ（ｎ）ωｉｊ （１８）

　 　 至此，３ 层 ＢＰ 网络的一轮权值调整完毕，显然

局部梯度的计算需要用到上一步计算的结果，前一

层的局部梯度是后一层局部梯度的加权和。 因此

ＢＰ 网络更新权值时只能从后向前逐层计算。
反向传播算法使得神经网络能够学习到输入输

出的映射关系。 理论上深度 ＢＰ 神经网络具有实现

任意非线性映射的能力，即具有进行状态预报以及

信息融合的潜力。 下面几节将借鉴扩展卡尔曼滤波

器（ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｋａｌｍａｎ ｆｉｌｔｅｒ，ＥＫＦ）的数据处理过程，探
究采用深度 ＢＰ 网络代替卡尔曼滤波进行信息融合

的技术方案。

２　 扩展卡尔曼滤波器过程分析

扩展卡尔曼滤波器是实际应用中最常用的状态

估计器。 ＥＫＦ 通过对非线性函数的 Ｔａｙｌｏｒ 展开式进

行一阶线性化截断，忽略其余高阶项，从而将非线性

问题转化为线性，将卡尔曼线性滤波算法应用于非

线性系统中。 当误差源为互不相关且均值为零的高

斯白噪声时，ＥＫＦ 可对线性化之后的系统进行最优

估计。
ＥＫＦ 可以分成 ２ 个主要部分：时间更新以及量

测更新。 时间更新过程负责通过状态预报模型、按
照时间步长向前推算当前状态变量和误差协方差矩

阵的取值，进而构造先验估计；而测量更新过程则通

过观测信息对先验估计进行校正。 ＥＫＦ 的迭代方

程组如下［１１］

Ｘ^ｋ＋１ ／ ｋ ＝ ｆ（ Ｘ^ｋ ／ ｋ）

Ｐｋ＋１｜ ｋ ＝ Φｋ＋１｜ ｋＰｋ｜ ｋΦＴ
ｋ＋１｜ ｋ ＋ ΓｋＱｋΓＴ

ｋ

Ｋｋ＋１ ＝ Ｐｋ＋１｜ ｋＨＴ
ｋ＋１（Ｈｋ＋１Ｐｋ＋１｜ ｋＨＴ

ｋ＋１ ＋ Ｒｋ＋１）
－１

Ｘ^ｋ＋１ ／ ｋ ＋１ ＝ Ｘ^ｋ＋１ ／ ｋ ＋ Ｋｋ＋１（Ｚｋ － ｈ（ Ｘ^ｋ＋１ ／ ｋ））

Ｐｋ＋１｜ ｋ＋１ ＝ （Ｉ － Ｋｋ＋１Ｈｋ＋１）Ｐｋ＋１｜ ｋ（Ｉ － Ｋｋ＋１Ｈｋ＋１） Ｔ ＋

　 Ｋｋ＋１Ｒｋ＋１ＫＴ
ｋ＋１

（１９）
式中： Ｘ 代表状态量；Ｚ 代表观测量；Ｗ 和 Ｖ 分别代

表系统噪声和测量噪声；Γ是Ｗ的系数矩阵；Ｐ 阵代

表协方差矩阵；Ｋ 是滤波增益；Φ 是状态转移矩阵；
符号 Ｘ^ 代表它是 Ｘ 的估计值。 经过初始化后，卡尔

曼滤波器可以根据方程组（１９）进行迭代，实时地对

轨道参数进行估计。 如果初值相对准确，观测模型

可观测度足够高，则 ＥＫＦ 能够快速收敛。

３　 深度 ＢＰ 神经网络信息融合方案

星敏感器能够测量恒星星光矢量，红外地平仪

能够测量卫星与地球边缘切线的方向矢量。 基于星

光角距的天文导航系统以上述 ２ 个矢量之间的夹角

作为量测信息，其原理简单、成本低、技术成熟、可靠

性好，模型如图 ２ 所示。

图 ２　 基于星光角距的天文导航测量模型示意图

１９
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测量方程为

γ ＝ ａｃｏｓ － ｓ·
ｒｔ

｜ ｒｔ ｜
æ

è
ç

ö

ø
÷ ＋ ε （２０）

式中： γ 是恒星与近天体之间的星光角距测量值；ｓ
是恒星指向单位矢量；可由星空敏感器辨识后利用

星表计算得到；ｒｔ 为航天器的位置参数；也即待估

量；ε 是角度测量误差。
传统的基于星光角距的天文导航技术通过轨道

动力学方程进行状态预报，并结合先进的滤波算法

来完成信息融合，进而完成导航任务。 反向传播算

法使得深度 ＢＰ 神经网络具有了模拟逼近复杂非线

性模型的能力，而无论是轨道动力学模型还是信息

融合过程都可以认为是一个复杂非线性映射的过

程。 借鉴方程组（１９）对数据的处理过程，提出基于

深度 ＢＰ 神经网络信息融合方案，如图 ３ 所示。

图 ３　 基于深度 ＢＰ 神经网络的信息融合方案

网络的训练难度与非线性程度成正相关。 信息

融合作为对多源信息的综合处理过程，是一个极其

复杂的过程。 若想通过一个网络来模拟所有过程，
直接得到轨道参数，实现导航，那么神经网络需要有

足够的深度（隐藏层数和节点数足够多），同时训练

样本要足够长、训练次数要足够多。 简言之，训练成

本极大，但是对应地，太高的复杂度增加了网络陷入

局部极值的风险，即便通过足量的训练也不能完全

学习到输入输出的映射关系，训练的效果不一定能

满足需求。 因此，本方案采用多个网络来模块化分

解任务，每个神经网络的需求更加明确单一，可以以

相对简单的结构得到更加满意的训练效果，最终提

升信息融合的性能精度。 图 ３ 中各个深度 ＢＰ 神经

网络模块的效用为：
１） 神经网络状态模拟器 Ｎ１：这个模块用以模

拟状态方程，根据当前时刻的状态对下一时刻的状

态进行初步估计；
２） 神经网络信息提取器 Ｎ２：这个模块用以提

取观测值中的有效信息，结合 Ｎ１ 的输出以及观测

信息，计算量测矩阵；
３） 神经网络信息融合器 Ｎ３：这个模块完成信

息的融合，主要涉及滤波增益的计算、系统不确定度

的估计、状态的量测更新。

４　 仿真校验

面向基于星光角距的天文导航问题，采用深度

ＢＰ 神经网络来拟合航天器初始状态、观测量和运行

轨道之间的非线性关系。 在网络训练阶段，ＢＰ 神经

网络输出与卡尔曼滤波器输出相比较得到误差信

号，误差通过梯度下降算法从输出层经各中间层逐

层修正网络连接权值，直到精度满足需求。 在网络

使用阶段，ＢＰ 神经网络利用训练好的权值进行前向

计算，最终对轨道参数进行估计。
神经网络模块 Ｎ１ ～ Ｎ３ 的具体训练参数、训练

效果如下所示。
１） 神经网络状态模拟器 Ｎ１：
输入：状态初值；维数：６。
输出：状态预报值；维数：６。
隐藏层层数：３ 层；每层节点数：［２０，５０，２０］
训练算法：ＳＣＧ 算法。
网络训练好后，放入测试集中循环验证，神经网

络状态模拟器 Ｎ１ 的位置与速度误差如图 ４ 至 ５
所示。
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图 ４　 Ｎ１ 位置误差　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ５　 Ｎ１ 速度误差

　 　 ２） 神经网络信息提取器 Ｎ２：
输入：状态预报值、观测值；维数：１０。
输出：Ｈ 阵；维数：６。
隐藏层层数：３ 层；每层节点数：［２０，５０，２０］
训练算法：ＳＣＧ 算法。
网络训练好后，验证时使用测试集的数据（即

未参与训练的数据）放入测试集中循环验证，神经

网络信息提取器 Ｎ２ 的误差如图 ６ 所示。
３） 神经网络信息融合器 Ｎ３：
输入：状态预报值、Ｈ 阵；维数：１２。
输出：状态估计值；维数：６ 维。
隐藏层层数：３ 层；每层节点数：［２０，５０，２０］
训练算法：ＳＣＧ 算法。
网络训练好后，放入测试集中循环验证，神经网

络信息融合器 Ｎ３ 的位置与速度误差如图 ７ 至 ８ 所

示。

图 ６　 Ｎ２ 误差

图 ７　 Ｎ３ 位置误差　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ８　 Ｎ３ 速度误差
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　 　 从图 ４ 至 ８ 可以看出，每个神经网络模块都完

成了各自的任务，最终在循环测试中估算出了轨道

的参数，并能达到和卡尔曼滤波器相当的精度。 这

证明了神经网络具有模拟复杂非线性模型以及进行

信息融合的能力。

５　 结　 论

面向基于星光角距的天文导航，本文提出了基

于深度 ＢＰ 神经网络的智能信息融合思路。 无需任

何物理模型的辅助，该技术就可以实现对导航参数

的准确估计。 文中给出的仿真实例说明了该方法的

有效性。
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小行星着陆段自主轨迹分段规划方法

万怡星１，２， 徐瑞１，２， 李朝玉１，２， 朱圣英１，２， 梁子璇１，２， 尚海滨１，２

（１．北京理工大学 宇航学院，北京　 １０００８１； ２．深空自主导航与控制工信部重点实验室，北京　 １０００８１）

摘　 要：大多数小行星的形状都是不规则的，其附近的引力场十分复杂。 且小行星所处的环境未

知，这就导致小行星附近的飞行任务变得极其困难。 而在远离地球的深空，又存在着通信延迟、环
境不确定等问题，着陆过程中需要赋予探测器自主轨迹规划的能力。 以小行星自主着陆为研究对

象，利用分段规划的方法对小行星着陆段轨迹进行求解。 采用多面体模型近似小行星的引力场，在
此基础上对小行星动力学进行分析。 运用 ＲＲＴ 算法对导航点序列进行初步规划，再利用最优控制

原理对导航点之间的轨迹进行精确求解，最终实现探测器在小行星着陆段的自主轨迹规划。

关　 键　 词：小行星着陆；ＲＲＴ 算法；分段规划方法

中图分类号：Ｖ５７　 　 　 文献标识码：Ａ　 　 　 文章编号：１０００⁃２７５８（２０２１）Ｓ０⁃００９６⁃０５

　 　 轨迹规划的目标是根据深空探测器的位置信

息、约束条件及目标飞行区域或目标飞行点制定相

应的机动策略，如探测器的机动点、机动时间及机动

大小等，生成连接初始位置和目标位置且满足一系

列工程约束的飞行轨迹，使得探测器能够在不确定

的环境下快速并安全抵达目标期望位置。
根据规划方法可以将轨迹规划分为连续轨迹优

化和离散搜索两种。 连续轨迹优化主要根据飞行任

务设置优化指标。 Ｈａｒｇｒａｖｅｓ 等［１］ 提出的配点法将

控制变量和状态变量离散化，并将整个任务时间分

成多段，每段的 ２ 个端点称为节点，两节点用多项式

表示状态变量随时间变化。 Ｄｉｘｏｎ 等［２］ 通过对坐标

进行变换的方法，使得协态变量的意义比之前更有

利于理解，从而使初始猜测便于提供。 Ｈｅｓｔｈａｖｅｎ
等［３］使用基于 Ｌａｎｇｕａｇｅ 差值的数值微分在积分节

点上近似导数项，从而得到离散动力学方程。
离散搜索法则通过节点拓展的方式搜索出轨迹

经过的节点。 Ｂｏｒｎｓｃｈｌｅｇｌ 等［４］将轨道投射到一个有

向图，用图中的点表示导航点，有向线段表示连接导

航点的弧。 Ｙａｎｇ 等［５］ 使用 Ａ∗算法进行轨迹规划，
定义了三维搜索空间并将空间划分为多个不同节

点，将潜在的障碍物和危险区域用基本几何形状或

其组合表示，通过满足一定的数学条件，使某一段轨

迹处于障碍物和危险区域之外。
连续优化方法所生成的是平滑的轨迹，但随着

约束的增多，求解也更困难，且在长时间飞行的状态

下，其他星体的引力产生的摄动力会使实际轨迹与

优化轨迹产生偏差。 而离散搜索方法虽然能处理各

项约束，但其生成的轨迹是不平滑的。 本文将结合

离散搜索和连续轨迹优化的方法，先将轨迹分为多

段，对导航点进行序列规划，再求解各导航点之间的

最优轨迹。

１　 小行星着陆段动力学

１．１　 多面体模型

多面体模型［６］ 将小行星划分为多个小的体积
微元 Ｓ，记其质量为 ｄｍ。

每个体积微元对引力场中的任一点 Ｐ 所产生的

引力势为

∇Ｕ ＝－ Ｇ １
Ｒ
ｄｍ （１）

　 　 则检验点 Ｐ 在小行星引力场中的引力势为

Ｕ ＝－ Ｇ∭
Ｍ

１
Ｒ′

ｄｍ ＝－ Ｇρ∭
Ｖ

１
Ｒ′

ｄＶ （２）
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图 １　 多面体模型引力势求解图

式中： Ｇ 为万有引力常数；ρ 为小行星密度；Ｒ′ 为体

积微元指向检验点的矢量。 图 ２ 所示为小行星

４３３Ｅｒｏｓ 的多面体模型。

图 ２　 小行星 ４３３Ｅｒｏｓ 的多面体模型

１．２　 小行星附近的动力学模型

分析探测器在小行星引力场中的运动时，采用

小行星的固连坐标系，即坐标系原点位于小行星质

心，３ 个坐标轴与小行星的 ３ 个惯量主轴重合。 将

探测器看作运动的质点，设小行星的自旋角速度为

ω，探测器的位置矢量为 ｒ，则探测器在引力场中的

动力学方程［７］ 为

ｒ̈ ＋ ２ω × ｒ̇ ＋ ω × （ω × ｒ） ＋ ω̇ × ｒ ＝ － ∇Ｕ ＋ ａｃ

（３）
式中， ａｃ 为探测器所受外力产生的加速度。

２　 轨迹导航点序列规划

在小行星复杂的环境中，探测器往往不能通过

一次规划顺利抵达目标位置，在过程中需要将飞行

轨迹划分为多段求解，首先需要对每一段的导航点

进行求解。 本文采用 ＲＲＴ 算法［８］，将探测器的运动

空间划分为多个网格，每个网格点对应可能存在的

导航点，称为“节点”，连接各节点的线段即为导航

点之间的飞行轨迹。

图 ３　 ＲＲＴ 算法图解

在小行星复杂的动力学环境中，探测器往往不

能通过一次规划顺利抵达目标位置，在过程中需要

将飞行轨迹划分为多段求解，首先需要对每一段的

导航点进行求解。
ＲＲＴ 搜索算法实现步骤如下：
１） 将空间划分为多个网格，网格的顶点为节

点，节点表示可能存在的导航点，节点间的线段为飞

行轨迹，小行星所在的区域设为障碍物；
２） 在网格中添加起始节点和目标着陆点，将起

始节点设为树的根节点；
３） 在空间中的非障碍区域随机生成一个导

航点；
４） 遍历树上现存的导航点，计算每个导航点到

该随机点的代价函数，筛选出代价函数最小的导航

点作为临近点，并以临近点与随机点的方向作为树

的生长方向；
５） 从临近点向目标着陆点生长出新的导航点，

生长的长度为设定的步长；
６） 判断新生成的导航点是否与小行星发生碰

撞，若无碰撞则添加到树上，若发生碰撞则删除该导

航点；
７） 重复步骤 ５） ～ ６），直到生长的新导航点接

近目着陆点，表示导航点序列规划成功；
８） 从终点开始回溯父节点，即可得到规划所得

的导航点序列。

３　 最优轨迹规划

在得到导航点序列后，需要对相邻的导航点之

间的轨迹进行求解。 在远离地球的小行星附近，由

７９
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于探测器携带的燃料有限，需要对飞行轨迹进行优

化，使探测器尽可能消耗更少的燃料。 该优化问题

可用最优控制［９］描述，如下

Ｊ ＝ Φ（ｘ（ ｔｆ），ｔｆ）∫ｔ ｆ
ｔ０
Ｌ（ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ）ｄｔ （４）

状态方程为

ｘ̇（ ｔ） ＝ ｆ（ｘ（ ｔ）， ｕ（ ｔ），ｔ） （５）
初始约束条件为

ｒ（ ｔ０） ＝ ｒ０， ｖ（ ｔ０） ＝ ｖ０ （６）
末端约束条件为

ｒ（ ｔｆ） ＝ ｒｆ， ｖ（ ｔｆ） ＝ ｖｆ （７）
　 　 利用间接法［１０］求解以上最优控制问题。

Ｈ ＝ Ｌ（ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ） ＋ λｆ（ｘ（ ｔ），ｕ（ ｔ），ｔ） （８）
　 　 通过协态方程及横截条件即可将问题转化为两

点边值问题（ＴＰＢＶＰ），进而求解出导航点之间的最

优轨迹。
本文采用小推力发动机实现机动，故优化指标

可表示为

Ｊ ＝ １
Ｉｓｐｇｅ

∫ｔ ｆ
ｔ０
‖ｕ（ ｔ）‖ｄｔ （９）

对应的状态方程为

ｒ̇ ＝ ｖ

ｖ̇ ＝ ｆ（ｒ，ｖ，ω） ＋ Ｕ（ｒ） ＋ ｕ
ｍ

ｍ̇ ＝ － ‖ｕ‖
Ｉｓｐｇｅ

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

（１０）

式中

ｆ（ｒ，ｖ，ω） ＝
２ωｙ̇ ＋ ω２ｘ
２ωｘ̇ ＋ ω２ｙ

０

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

（１１）

４　 仿真校验

以小行星 ４３３Ｅｒｏｓ 作为研究目标，采用 ＲＲＴ 算

法对小行星附近的导航点进行序列规划，基于间接

法求解出相邻导航点之间的最优轨迹。 本文选取了

２ 个着陆点，应用 Ｍａｔｌａｂ 仿真平台对以上规划方法

进行校验。
表 １　 探测器参数及位置条件

参数 值

发动机比冲 ／ ｓ ４００
初始质量 ／ ｋｇ １ ５００

发动机最大推力 ／ Ｎ １０
初始位置矢量 ／ ｍ ［１７ ６００，－６０，６０］

初始位置速度 ／ （ｍ·ｓ－１） ［１．５，２，０］
着陆点位置矢量 ／ ｍ ［０，０，１３ ０００］

由初始位置到着陆点的轨迹规划，导航点规划

时间为 １．４４ ｓ，共搜索到 ３ 个中间导航点，导航点规

划结果如表 ２ 所示。 图 ３ 为探测器从初始位置降落

到着陆点时的轨迹。
表 ２　 导航点规划结果

参数 值

规划时间 ／ ｓ １．４４
中间节点个数 ３

起始节点位置 ／ ｍ ［１７ ６００，－６０，６０］
导航点 １ 位置 ／ ｍ ［１４ ２８２，４ ４４８，２ １８５］
导航点 ２ 位置 ／ ｍ ［１２ ３４２，７ ４５９，３ ０４６］
导航点 ３ 位置 ／ ｍ ［８ １２９，９ ９４６，２ ０１５］

目标位置 ／ ｍ ［０，０，６ ５００］

由表 ２ 可知，使用 ＲＲＴ 算法对着陆路径上的导

航点进行搜索和序列规划仅需 １．４４ ｓ，所需规划时

间较短，规划效率较高。 其中搜索到 ３ 个路径上的

中间导航点作为轨迹优化的节点。
由图 ４ 可知，以路径上的导航点作为轨迹优化

的节点，每一段连接导航点的轨迹均为凸形曲线，从
初始位置出发到达目标着陆点，完整的轨迹也是一

条凸形曲线。
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图 ４　 从初始位置降落到目标点的轨迹

５　 结　 论

在形状不规则的小行星着陆段，本文首先利用

ＲＲＴ 算法对导航点序列进行规划，再通过间接法求

解导航点之间的轨迹。 按此方法对小行星着陆段的

轨迹进行规划，结合了连续轨迹优化和离散搜索的

特点，能够快速得到安全且节省燃料的平滑着陆

轨迹。
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美军战时征用民商卫星模式研究

张鑫伟， 张召才， 王翰林
（北京空间科技信息研究所， 北京　 １０００８６）

摘　 要：美军战时征用历经不同发展阶段，从一战时期对汽车、舟船等运力征用，到二战时期对民用

飞机运力征用等等，其征用对象根据技术发展水平和战争需求也不断变化。 美国国防能力建设在

征用飞机和舰船方面已经具有成熟经验，并得到战争检验，在航天领域也开展了相关的论证和思

考，并根据航天领域的特殊性，以商业服务采购的形式实现了民商卫星补充国防能力的目的。 研究

分析美军战时征用民商卫星的相关模式及实践，结合我国国情提出相关思考。

关　 键　 词：战时征用；军民融合；服务采购；民航预备队
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　 　 自 １９５７ 年人类发射第一颗人造卫星以来，航天

始终在国防能力建设中发挥着重要作用，增强航天

装备体系、提高军事航天能力，始终是各主要国家国

防建设的重点内容。 但自冷战结束后，各国在重视

加强军事航天能力建设的同时，开始关注航天发展

效益与可持续性，更加强调采取多样化手段增强航

天能力建设。
美国自 ２０ 世纪 ８０ 年代开始，逐步探索商业通

信卫星、商业遥感卫星服务军事能力建设的模式和

途径，借鉴组建民用航空预备队、征用民商用舰船等

思路，开展了征用民商卫星的相关机制探索，并在此

过程中实践建立了成熟的航天商业服务采购模式，
以政府预算采购服务的形式，把民商用卫星纳入军

事航天能力体系，提高了军事航天能力建设的效益。
本文全面研究分析美国战时征用民商卫星的相关模

式及发展实践，结合我国国情提出相关思考。

１　 战时征用民商卫星的价值效能

战时征用，其狭义概念而言，是在战争状态下的

军事征用行为；如果将平战结合理念纳入其中，则战

时征用的广义概念等同于军事征用。 同时有必要指

出，战时征用也属于国防动员的大范畴之内，是国防

动员的构成要素之一［１］。
战时征用民商卫星，是为了解决战时的天基装

备能力不足问题，通过民商用卫星的能力补充来提

高军事作战能力。 考虑到当前发展阶段，通信卫星

和遥感卫星目前基本实现了军、民、商等不同领域并

进发展，商业化程度比较高，而导航卫星目前的四大

全球系统和两个区域增强系统基本都是政府发展的

军民两用系统，因此本研究把战时征用民商卫星限

定在战时征用民商用通信卫星和遥感卫星两方面。
整体看，战时征用民商卫星可以达到以下效果：①整

体提升战场信息获取与传输能力。 战时征用民商卫

星，利用通信星座全球随域接入、遥感星座全球快速

重访等能力，使得战场信息获取（缩短重访时间、分
辨率多样化、谱段多样化）和传输（全球组网）能力

得到极大增强。 同时，征用地面站等设备，可以增强

地面数据接收和处理能力；②显著增强天基装备体

系弹性。 征用民商卫星，使其纳入战时的天基装备

体系，能够有效地实现天基能力分散，避免能力过于

集中而导致一旦空间系统遭遇攻击天基能力大面积

受损的情况。 通过能力分散增强体系弹性，既能够

增强己方天基能力在对抗环境下的生存系数，也能
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够提高敌方攻击天基系统的成本；③实现军民深度

融合发展。 在战时征用机制启动前，政府资助的军

事航天装备、民用航天系统和市场机制发展的商业

航天系统是并行存在的。 通过战时征用机制，可以

打破政府资源和社会资源的壁垒，实现军民融合发

展。 此举能够在保持军星适度规模的前提下，有效

整合在轨资源，既满足国防军事需求，又避免过渡投

入建设的问题，能够有效提高经费投入效益；④避免

突发态势下的快响能力不足。 在突发态势下，存在

过顶军事卫星系统不能满足战场环境需求（频率干

扰、环境感知、云层覆盖、天时条件），或战场位置导

致军事卫星系统无法短期内过顶等一系列问题，进
而导致天基装备无法快速响应军事作战需求。 建立

战时征用模式，能够有效避免突发态势下的快响能

力不足问题。

２　 美军战时征用民商卫星的探索实践

美军战时征用历经不同发展阶段，其征用对象

根据技术发展水平和战争形态需求也不断变化，从
一战时期对汽车、舟船等运力征用，到二战时期对民

用飞机运力征用，再发展到信息化战争下的高技术

资源征用。 １９９１ 年海湾战争后，信息化战争又初露

端倪，征用对象范围又进一步扩大到了包括民用卫

星、无线电频谱资源等信息领域。 如 ２００３ 年 ３ 月，
在伊拉克战争中，美英联军动员征用了大量民商用

卫星，不间断地为战争提供关键的支持。
就具体征用机制看，军事卫星和民用卫星一般

都是由政府投资建设，其运管部门和应用主体不同，
并且政府民用卫星属于公益型资产，不以盈利为目

的，因此战时征用民用卫星可以在政府框架下的部

门间协调完成。 其征用模式的重点是建立完善政府

部门间资源共享和能力共享（包括卫星资产及服务

能力、地面站资产及服务能力，以及相应的专业运管

人员、地面处理分发人员及其服务能力）机制，不涉

及经济利益补偿。 商业卫星是私营公司以商业盈利

为目的建设的空间系统，其本质是以商业服务换取

盈利，因此战时征用商业卫星的机制设计，要重点考

虑军方和商业公司在合同框架下征用机制，并且需

要兼顾商业公司利益，以及商业卫星能力与军事卫

星能力协同问题。
美国空军分别对征用政府部门民用卫星和征用

商业公司商业卫星进行了相关模式的研究探索，并

且主要是局限在遥感卫星领域进行了研究。
２．１　 美军征用政府民用卫星的模式探索

美国兰德公司受美国空军委托，研究了美国国

防部在紧急状态下征用美国国家海洋与大气管理局

（ＮＯＡＡ）运管的民用卫星的可行性和操作模式［２］。
由于美国国防部和 ＮＯＡＡ 同属于美国政府部门，双
方仅需在政府框架下建立合作机制即可实现民用卫

星征用。 兰德公司基于当时的发展情况，研究得出

的结果表明：美国政府条令和部门间协议清晰定义

了美国国防部可以在紧急状态下征用 ＮＯＡＡ 气象

卫星，同时，ＮＯＡＡ 运管人员及其气象卫星资产也参

与了美国国防部的军事演习，双方在平时或紧急状

态下均合作良好。 但是，国防部征用 ＮＯＡＡ 卫星资

产仍有一系列问题亟待解决，包括：①国防部接管

ＮＯＡＡ 资源后，ＮＯＡＡ 民用卫星地面站运管人员的

继续使用问题有待研究。 ＮＯＡＡ 统计了地面站民用

人力资源，尝试识别其中仍保有预备役义务并在国

家紧急状态下待命征召的人员。 在此基础上，
ＮＯＡＡ 尝试与国防部建立专门在国防动员期间支持

军事行动的后备力量，创建隶属于美国空军预备役

的第 ６５０５ 遥测遥控公司。 一旦发生征用，ＮＯＡＡ 民

用卫星地面运管人员中的预备役人员将转移至该单

位。 这些人员将获得正常的预备役培训、福利以及

退休优惠；②一旦遭受恐怖袭击或军事攻击，ＮＯＡＡ
地面站备份问题有待研究。 ＮＯＡＡ 地面站包括冗余

设备，但与主站位于同一地点。 ＮＯＡＡ 建议美国国

防部调查研究 ＮＯＡＡ 地面站的脆弱性，确定采用移

动式或分散的固定式地面控制设施的费用，评估可

操作性；③国防部用户和 ＮＯＡＡ 卫星操作控制中心

之间 缺 少 安 全 通 信 链 路； ④ ＮＯＡＡ “ 泰 罗 斯 ”
（ＴＩＲＯＳ）极轨卫星与国防部“国防气象卫星计划”
（ＤＭＳＰ）卫星之间的设计差异化在变大。 两者之间

原本约有 ７０％的部组件相同，随着设计差异化加

大，互操作性将会降低，进而导致征用成本增加。
ＮＯＡＡ 建议美国国防部评估设计差异趋势，并考虑

提高卫星及地面站互操作性的措施；⑤ＮＯＡＡ 与国

防部遥测遥控地面站之间互操作性较差。 美国国防

部 ＤＭＳＰ 卫星遥测遥控站可以操控 ＮＯＡＡ 极轨卫

星，但 ＮＯＡＡ 地面站无法控制 ＤＭＳＰ 卫星，其主要

原因是地面站软件不兼容。
２．２　 美军创建商遥预备队的模式探索

美国空军基于民航预备队（ＣＲＡＦ）的理念［３］，
在 ２０００ 年向国会提出了商遥预备队（ＣＲＩＦ）概念。
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美国空军提出，航空运力和商业卫星成像能力在发

展阶段上具有相似性，根据美国民航预备队的创建

历程，可以侧面判定美国成立商遥预备队的可行性，
特别是在政府削减开支、商业成像能力快速发展以

及 ＣＲＡＦ 的成功经验背景下，美国发展商遥预备队

是必然趋势，但在 ２０００ 年的条件下尚不具备可操作

性。 创建商遥预备队必须解决以下几个问题：在概

念框架分析方面，需要明确合同模式，力量构成，以
及地面处理、生产与分发模式等；在组织架构方面，
需要明确管家部门、执行部门以及组织架构；在商遥

预备队的参与主体方面，需要明确商业公司所处的

商业环境（行业的商业化程度）、以及商业公司卫星

成像能力与政府卫星成像能力的竞争问题，建立商

业遥感卫星安全保密通信与保密数据技术［４⁃５］。
但从公开渠道的检索信息看，美国空军后续没

有再就创建商遥预备队的模式进行深研究。 而同

期，美国军方通过商业服务采购的方式，支持并极大

地促进了美国商业遥感卫星能力发展。 美国国防部

作为美国商业遥感公司的最大单一用户，也在商业

遥感卫星的发展中受益颇多。 结合美国空军 ２０００
年开展相关模式研究探索时所涉及的关键问题，以
及商业遥感卫星发展阶段，可以判定：商业遥感卫星

自 ２０００ 年以来，无论是在轨资产数量、遥感卫星能

力（时间分辨率、空间分辨率、光谱分辨率、定位精

度，以及可见光学、红外、雷达成像和视频等不同机

制）均已实现巨大进步，就在轨资产规模看已经具

备了创建商遥预备队的现实基础。 同期，美国军方

采购商业遥感服务也获得巨大发展，并且美国以外

的其他国家在政府层面和商业层面也发展了大量遥

感卫星，因此，创建商遥预备队已经不具有现实

需求。
２．３　 关于美军征用民商卫星的研究结论

从目前发展情况看，美国战时征用民商卫星主

要是以商业服务采购的形式呈现，并未出现类似战

时征用民商舟船、民商飞机的形式。 美国空军早期

开展的相关研究在公开渠道也未见继续深入推进，
可以判定美军已经在事实上放弃推行类似民航预备

队的“战时征用民商卫星”实践，相关的理论研究探

索也比较少。 究其原因，本研究认为主要是：①战时

征用民商卫星是信息化战争状态下的需求，其征用

对象是卫星，但本质是卫星通信服务和卫星遥感服

务，这两者以服务形态满足用户需求时呈现出显著

差异；②通信卫星所有权与卫星通信使用权紧密关

联，就这一点而言，与船只 ／飞机运力具有很强的相

似性，某一时刻的服务能力有上限，一旦超出总需求

则无法提供服务。 展开讲，美军对船只运力和飞机

运力的征用，必须完全依附于征用船只装备和飞机

装备实现，即“运力”服务与“装备”硬件无法分离，
征用“运力”必须通过征用“装备”实现，并且“运
力”作为一种服务，可以拆分给不同用户使用，但总

“运力”是有上限的。 卫星通信服务与此相似，总链

路容量也有上限，一旦超出容量限制则无法提供更

多服务。 但是，当前全球商业卫星在轨资产数量庞

大，商业化程度极高，并且随着高通量技术发展等，
在轨容量已经供大于求，军方通过商业服务采购即

可满足平时和战时需求；③遥感卫星所有权与卫星

遥感使用权具有可分离性。 卫星遥感服务以遥感卫

星获取的遥感图像及相应的增值信息为核心，这导

致卫星遥感服务具有无限复制性，其服务能力可以

同时满足任意用户需求［６⁃８］。 即卫星遥感所提供的

“服务”，在商业卫星获取遥感图像数据并下传至地

面后，无论美军是否征用商业卫星，卫星遥感“服
务”均与卫星装备完全脱离。 这使得以征用卫星

“装备”的形式创建“商遥预备队”不再具有排他性。
美国政府立法要求的“快门控制权” ［９⁃１３］，尽管不是

为解决上述问题而设计，但该要求实质上解决了商

业卫星在“征用”模式下无法完全为政府军方所用

的安全隐忧。
基于上述研判，本研究认为：在当前在轨运行商

业卫星资产规模庞大的背景下，美军战时征用商业

卫星理念发生变化，已经不再严格复制战时征用民

船 ／飞机的模式，而是选择通过商业服务采购的形式

满足军事需求，同时该模式也能够最大程度保障卫

星资产所有方的经济利益。

３　 美军商业卫星服务采购模式

３．１　 美军商业通信卫星服务采购研究

商业通信卫星服务采购一般包括转发器租用、
端到端解决方案或商业搭载服务等，这已经成为构

成美军通信卫星体系能力的重要要素。 目前，美军

通信卫星体系主要按照技术与应用特点划分为防

护、宽带、窄带、数据中继以及商业租用等五大系列，
可共同完成对全球各大区域的多重覆盖，保障美军

不同区域、级别和类别的任务需求。
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图 １　 美军通信卫星体系

３．１．１　 采购管理机制

就管理部门而言，美国政府民用机构与军方的

商业卫星通信服务采购应分别交由总务管理局

（ＧＳＡ）和国防信息系统局（ＤＩＳＡ）负责，但从 ２００９
年开始，两者渠道合并，满足军方用户需求的解决方

案则主要通过合作来共同完成。
就采购流程看，主要分为以下几个阶段：
１） 需求开发与初步接触：军方用户首先与卫星

支持中心取得联系，申请采购能满足其特定任务需

求的商业卫星通信解决方案；
２） 需求完善与出资审核：商业卫星通信中心继

续与用户协调细化需求确认其具体的使用区域、终
端类型、调制解调器以及链路参数要求等，以此为基

础，进行服务性能评估和方案成本预估；
３） 合同开发与方案评估：商业卫星通信中心将

用户的正式采购文件包发送至国防信息技术合同办

公室检查和处理，并随后完成招投标、技术评价和成

本评估；
４） 合同授予与提供服务：如果国防信息技术合

同办公室推荐的承包商不能满足信息保障的最低要

求，那么需要同时获得用户认可备忘录以及制定核

准机构的许可（ＤＡＡ）才能向该承包商授予合同。
３．１．２　 重点采购项目

美国国防部开展的较为成熟和大规模的商业服

务采购活动主要有 ３ 个：国防信息系统局主导与总

务管理局合作进行的“未来商业卫星通信服务采

购”计划；国防信息系统局单独开展的铱星“增强卫

星移动服务”（ＥＭＳＳ）计划以及美国海军开展的“商
业宽带卫星”计划。

１） “未来商业卫星通信服务采购”计划。 ２００９
年 ７ 月，美国总务管理局与国防信息系统局共同启

动“未来商业卫星通信服务采购”项目，该计划由此

为政府和军方用户建立一个统一服务采购市场，借
助总务管理局的多种供应渠道，优化服务交付和降

低服务成本，并确保所有用户都可以使用具备政府

信息保障和保护等特点的服务。 该采购计划主要包

括转发器容量租赁服务、用户注册服务、定制化端到

端解决方案服务。 其中，转发器容量租赁服务支持

军方租赁并使用任意商用频段内的专用卫星带宽资

源，由供应商规定容量参数和价格，地面网络设施、
终端设备等都需要军方自己筹备；“即插即用”式用

户注册服务支持军方购买任意商用频段内之前就存

在的 ＦＳＳ 或 ＭＳＳ 解决方案，相关的标准、接口等都

已经有了明确的规定，甚至地面辅助组件、终端设

备、网络设施等都有商业现货产品，购买的只是运营

商设定好速率、带宽、总流量的计价收费式服务，军
方用户与其他用户差别不大，都可视作运营商卫星

网络的注册用户；定制化端到端解决方案服务是商

业公司为军方用户提供的一站式解决方案服务，用
户负责提出特定的通信需求，由供应商提供解决方

案，包括带宽、电信港接入、设备、地面电路、网络管

理和工程服务等多个元素。
２） “增强卫星移动服务”计划。 该计划主要针

对美国的铱星系统为国防部战场士兵提供保密卫星

通信服务，计划涉及铱卫星相关的通信服务和辅助

设备，包括铱星的电话、寻呼机、保密模块、外围设备

以及有源或无源的 ＳＩＭ 卡等。 除了在匈牙利、波
兰、朝鲜和北斯里兰卡以外，全球各地的美军士兵都

可以使用铱星的卫星电话。 除了简单的商业卫星通

信服务以外，配备了保密模块后，２ 台铱星电话就可

以具备绝密通信能力。 “增强卫星移动服务”在铱

星商业卫星通信服务的基础上增加了许多新的特

性，可支持多种国防通信需求，自合同之初就在美军

内广泛应用，具备保密通信、优先级区分、话音 ／数
据 ／短消息 ／寻呼等多种服务类型。 据统计，２０１１ 年

在 ＥＭＳＳ 合同下，每天使用铱星的终端设备数量可

达 １ ６４４ 台、高优先级呼叫的次数为 ２１ １８５、通话时

长 １６８ ３３１ ｍｉｎ、数据传输时长 ５８ ２１０ ｍｉｎ、寻呼次数

达到 ８４８、短消息数量达 ７２８ 条。
３） “商业宽带卫星”计划：该项目于 ２００８ 年开

始投资研发，主要目标包括采购商业卫星容量以及

研发各种舰船以及航母上使用的系列卫星通信终

端，以充分应用商业通信资源，大幅提高海军所有舰

船的通信能力，增强海军海上态势感知能力。 “商

４０１



增刊 张鑫伟，等：美军战时征用民商卫星模式研究

业宽带卫星”计划基于舰船类型与通信需求开发 ３
种新型终端，即小型舰船终端（ＳＳＶ）、单位级别终端

（ＵＬＶ）和编队级别终端（ＦＬＶ），实现数据传输速率

大幅增长，从而支持复杂任务要求，增强海军的军事

卫星通信能力，提升海上作战人员分享信息和情报

的效率。
３．２　 美军商业遥感卫星服务采购

３．２．１　 采购管理机制

美国国家情报总监办公室（ＯＤＮＩ）负责制定采

购战略，美国国家地理空间情报局（ＮＧＡ）实施采购

服务和集中管理数据，具体使用部门负责提出需求

和研制应用系统。 其中，ＮＧＡ 具有代表美国国防部

采购商业图像的法定权力，收集国防部、作战司令

部、武装力量和情报界的所有地理空间图像采集需

求，并进行优先级管理。 同时，出于国家安全和外交

政策的考虑，美国对商业遥感卫星系统采取控制运

行的做法，以限制某些数据的收集和产品的分发，例
如，最高分辨率的确定、供货的时间，以及只允许向

美国政府或其批准的用户分发数据等，通过授权许

可证的方式限制商业系统的应用范围。 具体如下：
国防部和国务院联合保留限制商业遥感数据的权

利；商务部负责要求获得许可证的公司按照国防部

和国务院所认为的、必要的措施来限制其成像卫星

图像的搜集和 ／或分发，并负责监督这些公司的执行

情况；ＮＧＡ 负责所有的商业遥感与国家安全有关的

事务，规定对于敏感的或先进的信息、系统、技术以

及部件的出口，要一事一议；ＮＯＡＡ 负责商业遥感卫

星公司的审批立项，颁发运营牌照，前提是在美国政

府的管辖或制约下，美国政府在授予 ＮＯＡＡ 的许可

证管理条例中增加了严格的限制条款和条件。

图 ２　 美国军方采购遥感卫星数据流程

就采购流程而言，美军采购商业遥感卫星数据，

首先由总部进行需求论证，收集各使用部门的需求，
包括军事司令部、国防与情报机构、相关政策决策者

等，由 ＯＤＮＩ 负责制定商业遥感数据采购战略，由
ＮＧＡ 具体执行数据和服务采购，负责数据获取、分
析、开发和存档。

就采购模式而言，针对政府和军方大客户，商业

遥感卫星服务采购一般包括 ３ 种服务的方式：①直

接接入方式，即用户可以通过地面站直接向卫星下

达成像任务并直接接收数据；②订单请求方式，即用

户首先提出成像申请，由商业公司下达成像任务，再
由用户的地面站接收数据产品；③存档图像库访问

方式，无需动用卫星，直接获取地面已存档的图像数

据，例如数字地球公司（ｄｉｇｉｔａｌ ｇｌｏｂｅ）拥有超过 ５．０７
亿平方千米高分辨率图像，用户可根据实际需求

选取［１４⁃１５］。
３．２．２　 重点采购项目

自从 ２００３ 年美国政府发布《美国商业遥感政

策》，ＮＧＡ 就逐渐成为美国商业图像数据的主要采

购机构，与美国商业运营商签订了一系列采购合同，
典型代表包括“清晰视景”计划（ｃｌｅａｒ ｖｉｅｗ）、“未来

视景”计划（ｎｅｘｔ ｖｉｅｗ）和“增强视景”计划（ｅｎｈａｎｃｅｄ
ｖｉｅｗ） ［１６］。 每项计划中既包括数据服务采购，也包

括对商业遥感卫星公司的资助和扶持，具体计划时

间和总费用如表 １ 所示。
表 １　 ＮＧＡ 采购项目情况介绍

合同
价值 ／

（亿美元）
协议

“清晰视景”
计划

５

与美国商业卫星图像运营商签

订“照付不议”合同，ＮＧＡ 为获

取图像，同意提供最小资金等级

支持。 如果没有达到资金等级，
商业运营商仍然获得已付资金。

“未来视景”
计划（１）

５

其他采购计划。 ＮＧＡ 为商业运

营商开发第二代商业成像卫星，
提供资金支持。 卫星系统开发

必须符合 ＮＧＡ 给出的卫星高性

能说明书，ＮＧＡ 可以用低于市场

价格采购数据和卫星系统的优

先使用权。
“未来视景”
计划（２）

４．３５ 与上相同。

“增强视景”
计划

７３

总周期 １０ 年，采购成像能力更

高的数据，采用预付款的方式，
资助商业运营商开发第三代商

业成像卫星。
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４　 结　 论

通过研究美国战时征用的相关理念，以及美军

现行的商业卫星服务采购模式，本研究判定，美军战

时征用理念从资产所有权的临时性占有转变为服务

使用权的商业性采购。 这一理念转变既与战争形态

演进和技术发展密不可分，也更符合美国国防动员

的相关法律要求。 具体来看：
１） 战争形态演进到信息化战争阶段，航天能力

成为必不可少的作战力量要素，是探索战时征用民

商卫星的现实需求。 当前的信息化战争首要强调的

是制信息权，也就是说，信息获取与传输已经成为决

定战争走向的重要作战力量构成要素，与之相应的

是，军事航天装备已经成为信息化战争不可或缺的

要素。 美军在保持高额军事预算投入、持续完善军

事航天装备体系的同时，积极引入商业航天力量，通
过商业服务采购的形式补强军事航天能力，满足平

战需求。
２） 应用卫星所有权与卫星应用服务使用权具

有可剥离性，是采取商业卫星服务采购而非传统征

用模式的可行基础。 卫星装备具有天然的高技术属

性，其在军事战争所发挥的作用主要以服务形态呈

现，是信息获取过程的敏感器（遥感卫星）和信息传

输过程的链路节点（通信卫星），服务使用权与卫星

所有权可以完全分离。
３） 注重利用市场经济价值规律保护征用对象

利益，是商业卫星服务采购获得成熟发展的必要前

提。 美国国防动员高度强调在法律框架下保护征用

对象的经济利益，传统的战时征用模式因其突发性

而存在先征用、后补偿的情况，商业服务采购一般以

合同的形式预先付款，能够有效保障商业运营商利

益。 同时，政府注重采取各种优惠政策和经济补偿

措施，为商业运营商发展商业卫星系统提供更加有

力的保障，发挥经费保障对支持国防事业的行为鼓

励和引导的作用。
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