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冲偏出跑道事件风险评估研究进展
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摘 要： 冲偏出跑道是位列第二的严重征候，为降低其发生概率并减轻其影响，国内外民航研究机构及相关

研究人员针对冲偏出跑道事件的风险评估展开了诸多研究。目前的研究主要聚焦于以下关键致因因素：不

利的天气条件、跑道表面条件，飞行员操作错误，机械问题等，相应的解决方案包括改善跑道维护情况、加强

飞行员培训等。本文通过梳理国内外针对冲偏出跑道事件的研究工作进展，总结其成果、指出其不足；给出

冲偏出跑道事件的风险影响因素，研究冲偏出跑道风险预测和风险分析的方法，并对未来的研究提出进一步

探索思路。

关键词： 冲偏出跑道；风险评估；QAR 数据
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Research progress analysis on risk assessment of runway excursion

ZHAO Dingyi1， QI Xinge1， WANG Lei2

（1. College of Safety Science and Engineering， Civil Aviation University of China， Tianjin 300300， China）
（2. Graduate School， Civil Aviation University of China， Tianjin 300300， China）

Abstract： Runway excursion ranks second among the most catastrophic symptoms. Research on the risk assessment 
of runway excursion has been done by domestic and international civil aviation research institutes， specialists， and 
academics in an effort to lessen both its likelihood and its effects. Several important contributing variables have been 
the subject of recent study， including unfavorable weather circumstances， runway surface conditions， pilot mis⁃
takes， and mechanical issues. These issues can be resolved by improving runway maintenance and improving pilot 
training. In this paper， the accomplishments and flaws are compiled by looking at the current designs of both domes⁃
tic and international experts on the runway excursion occurrences. The techniques for predicting and analyzing the 
danger of a runway excursion are described， and suggestions for more research are made for future study.
Key words： runway excursion； risk assessment； quick access recorder data
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0　引  言

冲偏出跑道是指在飞机起飞或者降落时，从

跑道两侧偏离跑道表面或者从跑道末端冲出［1］。

通过对世界各地发生的航空事件统计表明，约有

52% 的事件与跑道相关，其中 41% 的事件归属于

冲偏出跑道，且大多数发生在飞机的着陆阶段［2-6］。

国际民用航空组织（ICAO）将飞行事件划分为失

事和事故两类。失事是指造成人员伤亡、飞机受

到破坏或失踪等后果的事件；事故指严重程度不

及失事，但直接威胁飞机安全操作和使用的事件。

根据 ICAO 的统计数据显示，在 2022 年共有 10 起

冲偏出跑道失事事件，导致 10 架飞机严重受损、

损毁［7］。

根据国际航空运输协会（IATA）发布的 2023
年安全年报的数据统计可知：在 2012—2022 年间

共发生了 125 起冲偏出跑道事件，其中有 8 起飞机

失事事件，共造成 88 人死亡。2022 年的冲偏出跑

道事件事故率为 0. 22/百万航班，低于 2018—2022
年这 5 年冲偏出跑道事件事故率 0. 27/百万航班的

平均值，其中 98 架为客运航班，27 架为货运航班。

2005—2022 年间，事故率在 2012 年和 2013 年呈现

下滑态势，随后在 2014 年上升，后因为全球新冠肺

炎疫情原因在 2019—2021 年呈现下滑态势［8］。

冲偏出跑道事故被列入 2023—2025 年版《全

球航空安全计划》草案中的全球高风险类别事件

类型［9］。综上，冲偏出跑道事件是一类高风险事

件，对世界民航安全已经构成了严重的威胁，多会

造成人员伤亡和机体受损等重大损失。全球因冲

偏出跑道事件每年造成的经济损失在 9 亿美元

左右［10］。

冲偏出跑道是一个复杂的问题，受到多方面

因素的影响，目前的研究已经确定了几个关键因

素，包括不利的天气条件、跑道道面条件、飞行员

操作问题和机械问题等，已经有大量研究人员建

立了冲偏出跑道的风险影响因素集，提出了改善

跑道维护和加强飞行员培训等解决方案。要降低

此类事件的影响，需要诸多方法来减少其发生频

率。此外，疲劳驾驶等人为因素对飞行员操作性

能影响的风险预测模型和风险评估模型，可以为

冲偏出跑道事件提供预防措施并提高风险评估的

准确性。最终，解决冲偏出跑道问题需要航空业

利益相关者、政策制定者和研究人员之间的合作，

以制定有效的干预措施，降低其发生的频率。

本文旨在对比国内外相关研究针对冲偏出跑

道事件研究方向和内容的不同，总结冲偏出跑道

事件的风险因素，探讨深入研究冲偏出跑道风险

预测和风险分析的方法，阐明并讨论目前研究的

现状和对未来的研究提出进一步研究思路。

1　国外研究现状

针对冲偏出跑道事件，国外的研究方向多为

量化分析，更注重于具体场景更加有针对性的风

险分析和适用范围更加广泛的风险预测模型。

根 据 ICAO 发 布 的 2017—2022 年 安 全 年

报［7，11-15］的数据，统计发生冲偏出跑道事件最多的

机型为波音 737 系列，其中波音 737-800 机型发生

频数最大，共发生 7 起；其次是 737-400、757-200
分别发生 3 起和 2 起冲偏出跑道事故。空客 A319-
100、A320 机型均发生过一次冲偏出跑道事件，如

图 1 所示。

图 1 2017—2022 年发生冲偏出跑道事件机型占比饼图［7，11-15］

Fig. 1　Pie chart of aircraft types with runway excursion from 2017 to 2022［7，11-15］
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1. 1　针对特定机场和跑道的冲偏出跑道事

件风险评估

美国联邦航空管理局（FAA）的一项研究［1］分

析了 1995—2007 年间 87 起冲偏出跑道事件，发现

最常见的原因是跑道污染、飞行员操作错误和飞

机设备故障；该研究还提出了几种干预措施，如加

强飞行员培训、改善跑道维护和优化机场设计，以

预防和减轻飞机冲偏出跑道的影响。

Hong 等［16］基于跑道安全区域相关事故的综合

数据库，采用“RSA 风险模型”估算某韩国机场冲

出跑道的风险频率，并提出了将风险频率降低到

合理可行的、尽可能低的替代方案。 Di Mascio
等［17］针对某一特定国际机场，评估不同区域的风

险等级，从而达到预防事故的目的。Shao Q 等［18］

应用贝叶斯网络模型和误差修正模型提出了一种

评价高原机场冲偏出跑道事故风险的方法，高原

机场冲偏出跑道事故风险受气温和风速的影响较

大，实验机场 2 月份的风险值约为 9 月份的 11. 8
倍，高原机场的风险值为平原机场的 7. 32 倍，该模

型成功地模拟了高原机场和其他不同海拔高度机

场的各种情景，为高原机场的安全管理提出了科

学性的指导建议。

1. 2　风险因素分析

Chang Y H 等［19］基于 145 个现役飞行员的飞

行数据，通过 SHELLO 模型将冲偏出跑道事故中

飞行员的人的危险因素进行了重要度评判，并提

出了 4 种预先风险防控的策略，以达到减小因人为

因素导致的冲偏出跑道事故。Ju Z Q［20］在模糊数

学分析法和网络分析法（ANP）的基础上，建立了

冲偏出跑道风险评估模型，结果表明导致冲偏出

跑道的主要因素是航空公司运营管理不合理、机

组人员培训不足和跑道管理不充分等。

1. 3　针对冲偏出跑道建立数学模型

Ayra 等［21］借助贝叶斯网络研究了导致事故发

生的主要因素及其关系，对影响因素之间的耦合

关系进行了分析与挖掘，同时还对节点的条件分

布进行了建模并提出可行性建议以减小事件发生

的可能性。Kirkland 等［22］提出针对冲偏出跑道事

件的一种改进的风险评估方法，提出一种新的数

学模型，该模型虽然为现有的风险评估方法增加

了新的思路和工具，但由于缺乏正常运营的数据，

效果并不理想。而快速存取记录器（Quick Access 
Recorder，QAR）数据可以反映飞机在飞行过程中

的状态，也能间接体现飞行员的操作动作［23］，因

此，可以使用 QAR 数据对整体的飞机运营过程进

行更全面的分析。

跑道状况也直接影响着冲偏出跑道事件的发

生，若跑道的长度较短易引发冲出跑道，若跑道的

宽度受限则容易发生偏出跑道。除了跑道的长度

和宽度，跑道表面的摩擦系数也是重要的影响因

素之一。

Yousefi Y 等［24］通过对跑道事故进行风险评估

的建模，提出一个可以准确预估机场事故发生概

率和安全评估的模型，同时也可以对现有机场和

新建跑道进行初步的风险评估，以达到提高航空

安全性的目的。

荷兰皇家航空航天中心在 2005 年发布的冲偏

出跑道的事故报告［25］中提出了一个风险比的数学

公式（如公式（1）所示），这个风险比公式提供了一

个危险影响因素与冲偏出跑道事故风险之间的关

系。风险比公式是当有危险影响因素存在时发生

事故的概率与没有危险影响因素存在时的事故发

生概率之比。

R = N a /N l

M a /M l

（1）

式中：R 为风险比；Na为存在危险因素的事故数量；

Nl 为存在危险因素的正常着陆数量；Ma 为不存在

危险因素的事故数量；Ml 为不存在危险因素的正

常着陆数量。

风险比大于 1 表示由于某种特定危险影响因

素的存在，则发生冲偏出跑道事故风险水平增加。

风险比为 4 意味着存在危险影响因素时发生事故

的概率是不存在危险影响因素时的 4 倍。这个数

学公式虽然表明了风险因素与冲偏出跑道事故之

间存在正相关关系，但是它并不能证明危险影响

因素与事故之间的因果关系。

Mauro 等［26］分析了发生在慕尼黑的一个冲偏

出跑道事故的系统功能复杂性失效，并讨论了如

何在事故发生前对隐患的发掘和消除，为后续的

研究者提出新的研究思路和方向。Distefano 等［27］

利用多重分析方法（MAC），基于大量冲偏出跑道

事故数据，将起飞时发生的事件和着陆时发生的

事件分开，确定了冲偏出跑道事件各个变量类别
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之间的对应关系。  这项研究有助于诠释变量之间

的关系，研究结果可供民航组织进行风险评估及

选择最有效的安全对策。

QAR 是飞机上的可同时采集数百个飞行数

据 ，能 够 直 接 反 映 飞 机 操 作 和 状 态 信 息 的 仪

器［28-29］。通过 QAR 可以对飞机的状态进行检测和

更好的分析，Lyu H 等［30］通过 QAR 数据对飞机飞

行过程中的超限事故进行分析，并提出相关建议。

在日后的研究中，可以通过利用 QAR 数据对冲偏

出跑道进行深层次的风险分析。

1. 4　跑道状况相关性研究

Tingle 等［31］建立了跑道状况等级和跑道表面

摩擦系数之间的相关性，建立跑道条件评级的模

型，能较准确地预测飞机在恶劣天气条件下在该

跑道下的刹车表现，预测飞机在恶劣天气条件下

的刹车距离阈值。Arnaldo 等［32］通过历史事件数

据，使用概率模型估计出跑道安全区的冲出跑道

事件风险，此方法易于应用在机场规划、开发和运

营，以减小飞机冲出跑道的严重度。

雨雪天气会导致跑道表面积水，使摩擦系数

减小，容易产生飞机划水现象。Barton［33］在研究中

介绍了一种能够快速准确地远程估计跑道积水深

度的仪器，使用这种差压传感器能够减小因为跑

道污染引发飞机冲偏出跑道的风险。Briscoe［34］提

出在跑道上提前预放化学品减小跑道表面污染的

风险。

2　国内研究现状

2. 1　冲偏出跑道影响因素分析

目前我国研究人员对冲偏出跑道事件多是从

历史数据统计分析、用系统工程方法论分析已有

事故和通过事故数据建立风险评估模型［35-37］方面

进行研究。其中利用历史数据统计方法分析事故

原因和影响因素的占比最大。已经发生的事件能

够客观地反映出飞机冲偏出跑道事故的影响因

素，针对不同的情况会导致不同的风险。

孔祥骏［38］分析了 2003—2008 年我国发生的 36
起冲偏出跑道事件，定性分析了冲偏出跑道事故

的影响因素，并提出相关建议与风险防范措施。

王洁宁等［39-40］用系统分析方法分析冲偏出跑道中

的人为因素，但是未得出相应人为因素的影响程

度和权重。

目前分析冲偏出跑道的影响因素，多从人为

因素［41-42］和环境因素［43-44］的角度切入。人为因素

在所有致因因素中占比最大，人的决断也是最不

稳定的因素［45-46］。

霍志勤［47］用历史事件原因统计分析了 1996—
2010 年间的中国民航冲偏出跑道事件，得出了飞

机着陆阶段偏出跑道的主要因素，并提出当至少

有两种不同的风险因素同时存在时，因耦合效应

着陆偏出跑道事件的发生概率会明显增加，但是

针对耦合结果并没有更加深入地研究和具体的结

果。针对多因素耦合还有很大空间进行更详细的

数据挖掘，得出人为、天气、环境多因素共同影响

下的风险评估。

崔振新等［48］综合应用事故分析理论模型和灰

色关联度方法对飞机着陆冲出跑道事故影响因素

进行分析，并提出相应的事故预防及控制措施。

张晓全等［49］提出运用寻因分析法（WBA）进行危

险 源 识 别 ，在 此 基 础 上 利 用 模 糊 层 次 分 析 法

（FAHP）得出导致冲偏出跑道事故的危险因素。

根据人们的研究得出，冲偏出跑道的主要因素有

机组人员处置失误、飞机机组技术欠缺、天气原

因、跑道表面积水、机组训练问题［50-54］。

陈文瑛等［55］采用单因素方差分析法对飞行数

据进行分析，提出飞机的重量也是导致这类事故

不可忽视的原因之一，同时提出容易导致飞机离

地地速过大的危险操作。统计得出国内从人—   
机—环—管四类风险分类，总结出的冲偏出跑道

影响因素占比，如图 2 所示。

图 2 冲偏出跑道影响因素占比柱形图［55］

Fig. 2　Column chart of the proportion of factors 
affecting the runway excursion［55］
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2. 2　冲偏出跑道风险量化分析与防控研究

国内研究人员多通过建立风险评估模型对冲

偏出跑道事件风险进行量化分析。

赵宁宁等［56］通过系统分析方法分析了事故发

生的原因（即影响因素），并用数学模型方法分析

了影响因素能影响该类事件的风险程度。

国内大多数利用系统工程方法，从风险分析

角度研究冲偏出跑道事件，很少有人建立此类事

故的风险预测模型，几乎没有研究人员利用 QAR
数据研究飞行员操作对冲偏出跑道事件的影响机

理。大量研究数据表明，导致冲偏出跑道事件发

生的最大占比因素是人为因素，即机组的操作，而

QAR 数据能直观地表示出飞行机组的操作。因此

基于 QAR 飞行数据对冲偏出跑道事件进行风险

分析会更加直观，通过飞行数据建立的风险影响

指标也包括了对操作特征的风险评估。

在 跑 道 安 全 区 铺 设 的 特 性 材 料 拦 阻 系 统

（EMAS）会在飞机冲出跑道时，在机轮碾压下破

碎，以此减小并吸收飞机的动能，让飞机减速停在

安全区内。中国民航科学技术研究院自主研发的

具有完整自主知识产权的阻拦系统已经在 2012 年

正式获得许可［57］，目前已经在四川、西藏等地机场

应用。

盛荣武［58］对西藏林芝高高原机场进行了飞机

冲 出 跑 道 的 安 全 形 势 的 分 析 ，并 详 细 介 绍 了

EMAS 的工作原理。为了探究不同状态下 EMAS
的吸能性能，范苗苗［59］针对 EMAS 核心层材料两

种破碎状态进行了力学性能试验，并编写出飞机

冲出跑道后在安全区的阻滞距离计算系统。

3　总结与展望

通过历史数据统计和文献调查，发现大多数

事故发生在着陆阶段，只有 15% 发生在起飞阶段；

确定了几个影响因素，包括不利的天气条件、跑道

表面条件和人的因素。众多研究结果表明，改善

跑道表面条件和加强飞行员培训可以减少飞机偏

离跑道的频率。

目前的研究已经指出导致冲偏出跑道事件的

影响因素并对这些影响因素的重要度进行了排

序，但是对于这些影响因素的评估指标还有待进

一步的研究，建立更为系统性和广泛性的风险指

标。虽然现有研究表明冲偏出跑道事件是由多重

因素影响导致，我国研究人员对于致因因素的详

细分析表明当两种或两种以上风险因素同时存在

时，因耦合效应着陆偏出跑道事件的发生概率会

明显增加，但对于系统功能复杂性失效还未找出

相应的有效方法。

根据历史数据统计和专家访谈法得知，在冲

偏出跑道事件中人的因素即飞行机组操作，占冲

偏出跑道事件原因的 70%。故在今后的研究中可

以着重研究人为因素对此类事故的影响机制，从

人的不安全行为层面减小产生这种事故的概率。

HFACS（人为因素分析与差错系统）是一个在分

析人为因素非常实用的系统，可进行进一步的深

入研究。通过文献阅读法综合目前人们提出的减

小冲偏出跑道的风险建议有扩大飞行员培训项

目，包括更真实的冲偏出跑道模拟场景、并鼓励培

养加强飞行员在紧张的环境中做出更好的决策的

技能。

其次对于人的因素的作用路径并未进行明确

的机理研究，该领域的实验研究很少，可将人的因

素与具体的飞行场景相结合，通过 QAR 数据和人

的生理心理指标进行更有针对性的研究。

对于高原特殊机场的冲偏出跑道风险评估模

型的建立还存在大量空白，可以考虑在不同的飞

行阶段，用系统性方法将复杂天气情况、跑道本身

属性的良好程度分级确立，进行线性加权并结合

跑道表面的摩擦系数预测下滑接地段、减速滑跑

距离和跑道实际可用着陆长度的关系，形成更具

普遍性的风险评估模型。

针对冲偏出跑道事件的风险分析，不仅要考

虑事件发生的可能性，同时要考虑其严重度。目

前研究者大多都研究冲偏出跑道事件的发生机理

和风险分析，通过 QAR 数据的量化分析也只能在

航班结束执飞任务之后进行，无法及时地准确预

测风险。如何进行风险的事前防控是目前冲偏出

跑道事件急需解决的难题。
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航空滑油磨粒在线监测技术研究进展

郑山红，武海军，李想有志，郑云龙

（中国人民解放军 32382 部队， 新乡  453000）

摘 要： 润滑油中的磨粒包含了航空发动机零部件磨损情况的重要信息，因此磨粒监测是判断发动机健康状

况和提供早期故障预警的有效方法，而在线监测技术能实时提供设备的状态信息。航空滑油磨粒在线监测技

术已取得了一定的进展，然而距离满足航空发动机健康监测的现实需求还有一定差距。首先对目前的航空滑

油磨粒在线监测技术进行了介绍，包括电容法、电阻法、磁感应法、光学法和声学法 5 种监测技术，论述了每种技

术的监测原理、研究成果、优点和缺点，然后分析了 5 种监测技术的应用现状，最后从高灵敏度、高稳定性、高集

成度和高智能化方面指出了滑油磨粒在线监测技术的未来发展趋势。
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The online monitoring technology of aviation lubricating oil abrasive particles has made certain progress， but there 
is still a certain gap from meeting the practical needs of aviation engine health monitoring. The current online moni⁃
toring technologies for lubricating oil and abrasive particles is introduced， including capacitance method， resistance 
method，magnetic induction method， optical method and acoustic method. The monitoring principles， research re⁃
sults， advantages and disadvantages of each technology are discussed， the application status of the five monitoring 
technologies are analyzed， and the future development trend of lubricating oil and abrasive particle online monitor⁃
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0　引  言

航空发动机作为飞机的动力装置，长期在高

温环境下进行高负荷工作，磨损故障的发生概率

较高，是影响飞行安全的重要因素。润滑油作为

航空发动机的“血液”，具有传递能量、减少部件之

间摩擦、降低系统温度、减缓部件表面氧化、减少

设备振动的作用。润滑油中的磨粒所提取的信息

能反映发动机零部件的磨损情况。

润滑部件的磨损过程可分为 3 个阶段：磨合

期、稳定磨损期和严重磨损期［1-2］。磨损的不同阶

段会产生具有不同特征信息的金属颗粒，表现出

尺寸、形状和浓度的变化［3］。当发生异常磨损时，

磨粒浓度增加，颗粒尺寸通常在 20~100 μm 之

间［4］。当金属颗粒的尺寸在 150~350 μm 范围内

时，通常表示存在磨损引起的失效［5］。根据磨损失

效的原因和磨损机制，磨损类型可以分为黏着磨

损、磨料磨损、疲劳磨损和腐蚀性磨损。不同类型

的磨损会产生不同形式的金属颗粒，即球形颗粒、

切削颗粒、片状颗粒、疲劳诱导颗粒和严重滑动引

起的颗粒［6］。磨粒的数量和尺寸可以判断磨损的

程度，磨粒的成分可用于确定故障发生的位置，磨

粒的形态特征可以判断发生了哪种类型的磨损，

因此可以通过磨损颗粒的数量、尺寸、形态和材料

来 判 断 摩 擦 副 的 润 滑 状 况 、磨 损 机 制 和 严 重

程度［7］。

滑油磨屑颗粒的检测方法主要有离线检测和

在线检测两种。目前主流检测方法是在实验室对

从润滑系统中提取的滑油样本进行离线检测，常

用的滑油磨粒检测技术有原子光谱法、铁谱法、颗

粒计数法、能谱法等［8］。尽管离线检测获取的润滑

油信息全面详细，但测试程序耗时，不能提供关于

发动机运行状况的实时信息，检测结果滞后。另

外，滑油中的磨粒被油滤所截获，不能准确反映发

动机磨损状态。如果将传感器安装在发动机润滑

油管路上，就能实时监测发动机轴承、齿轮等关键

部位的磨粒信息，从而能够早期检测设备磨损。

早期预警可以对发动机进行主动维护，降低发生

意外故障的风险。因此，在线监测发动机的健康

状况对维护和延长发动机的生命周期以及最大限

度地降低维护成本非常重要。

由于滑油中存在的磨粒会改变油的介电常

数、渗透率、电导率和光学性质等［9］，因此通过监测

这些参数，可以获取磨损碎屑的含量、成分、尺寸

和形态等信息。本文介绍 5 种航空滑油磨粒在线

监测技术，包括电容法、电阻法、磁感应法、光学法

以及声学法，论述每种技术的监测原理、研究成

果、优点和缺点，分析 5 种监测技术的应用现状，最

后讨论未来发展趋势。

1　磨粒在线监测技术

1. 1　电容法

电容传感器不只用于油品质量监测，在磨粒

检测中也被广泛应用。由于有无磨损颗粒的润滑

油在电学性质方面存在差异，因此采用介电常数

对磨粒进行检测［10］。Murali 等［11］设计了一种可以

检测和统计滑油中磨损颗粒的装置，该装置基于

库尔特计数原理，如图 1 所示，微流体装置由一个

入口储液器、一个出口储液器和一个微流体通道

组成，一对间隙为 40 µm 的共面电极位于射流通道

的中间。电容脉冲的大小随着颗粒尺寸的增加而

增加，因此脉冲高度可以表征颗粒尺寸大小。尽

管该传感器的检测下限低于 10 µm，但是由于流量

小，其实时监测的能力是有限的。

（a） 俯视图

（b） 侧视图

图 1 带有微流体通道的电容式磨粒传感器示意图［11］

Fig. 1　Schematic of a capacitive oil debris 
sensor with a microfluidic channel［11］
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Han Z 等［12］设计了由 2 个同轴圆柱体组成的

圆柱形电容传感器，将该传感器集成到航空发动

机润滑系统的管道中，以监测润滑油状况的变化；

Islam 等［13］提出了一种交叉电容传感器，用于检测

润滑油中的金属颗粒，该传感器有 4 个相同的对称

放置的电极，通过监测交叉电容值的变化可以检

测润滑油中金属碎屑的存在；Wang Y 等［14］设计了

一种原位同轴电容传感器，由同轴的曲面电极作

为内芯和外芯，当润滑油从内芯和外芯中间通过

时，通过监测电极之间的电容信号获得润滑油中

磨粒的信息；Zhu L 等［15］利用同轴电容传感器网络

对金属磨损颗粒的形态进行评估和分类，优化了

支持向量机（SVM）模型的参数，并通过实施智能

优化技术提高了其检测精度；Wang C 等［16］研究了

一种高灵敏度、多通道、多模电容传感器，该传感

器包括 4 个玻璃毛细管通道、平面线圈、螺线管线

圈、圆柱形平行板电容器和矩形平行板电容，能够

实现对各种污染物的高通量在线监测，如铁磁性

颗粒、非铁磁性颗粒以及空气、水和其他物质，传

感器的检测流量得到了显著提高，与初始值相比

增加了 12 倍。

目前，电容传感器具有较高灵敏度，但是在实

际应用中有以下缺点：由于不同金属磨粒的介电

常数非常相似，因此传感器无法区分这些金属颗

粒；润滑油的一些性质，如黏度和酸值，也可能导

致电容发生变化，使得识别磨粒变得困难；电容传

感器受水的影响较大，水滴可能会产生大的电容

脉冲，造成传感器误检。

1. 2　电阻法

电阻检测方法利用不同物质之间导电性的差

异来识别磨损颗粒。当润滑油中存在磨损颗粒

时，它们会产生导电通路，从而改变润滑油的电

阻。电阻式传感器具有检测多种磨损颗粒类型的

能力，Sun J等［17］设计了一种电阻式磨粒传感器，如

图 2 所示，传感器包括环形永磁体、杯状电极和棒

形导体。当传感器浸入润滑油中时，在传感区域

的磨损碎屑将被磁铁吸附到导体和电极之间。当

磨粒积累到一定数量，使得棒形导体和杯状电极

之间的电阻低于预定阈值，导体与电极串联，并且

可以在输出端处检测到电压。导体和电极之间的

间隔越大，产生电信号所需的金属颗粒就越多。

因此，可以通过测量电极棒的电阻来检查滑油被

金属碎屑污染的程度。然而，该传感器只能吸引

铁 磁 性 磨 粒 ，对 有 色 金 属 和 非 金 属 碎 屑 没 有

作用。

Song Y 等［18］研究了一种基于微流体的电阻脉

冲传感器用于监测磨损颗粒，该传感器通过观察

磨粒经过指定感测区域时产生的电阻脉冲来检测

粒子，并通过差分放大技术提高传感器的信噪比；

Santilli［19］通过测量流体磨损率的方式来监测磨损

颗粒，当快速运动的粒子与传感器表面的金属膜

碰撞时，金属膜会逐渐受到侵蚀，从而导致电阻升

高。监测电阻的变化可以识别磨损颗粒，史皓天

等［20］基于微流体设计了一种可检测电阻—电感参

数的磨粒传感器，采用电感参数实现金属磨粒属

性的区分，并通过检测线圈等效电阻的方式提高

了对非铁磁性金属磨粒的检测能力。

1. 3　磁感应法

磁感应法的基本原理为利用金属颗粒通过 LC
（电感、电容）振荡循环的扰动来确定磨粒的尺寸、

数量和材料成分。金属颗粒在交变电磁场中运动

会产生涡流，从而产生额外的电磁磁场［21］。对于

铁磁性材料，会产生与外部磁场相同极性的磁

场［22］，磁场的磁通密度是原始磁场的几倍。对于

顺磁性材料，会产生与施加的磁场相同方向的磁

场，然而由于磁导率较小，产生的磁场较弱，其扰

动可以忽略。相反，对于非铁磁性材料，会产生与

所施加的磁场相反的磁场，在一定程度上会中和

初级磁场。一般来说，初级磁场强度的变化与金

属颗粒的等效尺寸、质量和材料有关［23］。

近年来，已开发了许多磁感应传感器来检测

润滑剂中的铁质和非铁质碎屑。具有代表性的有

图 2 电阻式磨粒传感器示意图

Fig. 2　Schematic diagram of a resistive wear debris sensor
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由 GasTOPS 开发的 Metalscan 传感器［24］，传感器

外形如图 3 所示。传感器由围绕内孔的 3 个线圈

组成，其中 2 个线圈产生磁场，第 3 个线圈检测并

干扰磁场。根据扰动的类型和大小，控制单元确

定磨粒类型和磨粒尺寸。Metalscan 传感器具有在

线 、全 液 流 的 特 点 ，能 检 测 的 磨 粒 最 低 尺 寸 为      
125 μm，目前已用于飞机发动机状态监测。

目前研究者提出了不同的结构和更复杂的传

感器模型来提高灵敏度。Han L 等［25］分析了几种

电感传感器，发现对称线圈设计降低了噪声效应。

因此，对称磁场设计和对称多管设计在感应方法

中逐渐变得普遍，通过对并联感应线圈收集的信

号进行采样，Du L 等［26-27］提出的传感器能够以       
21 mL/min 的油流量检测 75~150 μm 的磨损颗

粒，并且设计了一种微流体装置将将磨粒限制在

靠近平面线圈表面的最敏感区域，可以测量到最

小 50 μm 的颗粒。为了在不牺牲灵敏度的情况下

提高流速，Du L 等［28］又设计了一种具有多通道的

新型磨粒传感器，可以检测到 32 μm 以上的铁磁性

磨粒；Zhu X 等［29］提出了一种由 2 个平面线圈、2 个

铁氧体磁芯和 1 个矩形通道组成的传感器，增加了

检测区域的磁通密度，能够以 750 mL/min 的高通

量检测 50 μm 的磨损碎屑。

磁感应传感器能够在不受气泡和水滴干扰的

情况下获得关于磨损碎屑的大小、浓度和材料的

信息。与其他已报道的原理相比，磁感应传感器

不仅可以检测几何参数，还可以区分铁磁性和非

铁磁性磨粒，具有广泛的应用前景。然而，这种传

感器存在一些缺点：首先，磁感应式磨屑传感器的

精度与线圈的缠绕形式、颗粒产生的磁通强度、信

号转换器和信号处理有关；其次，当感应区中同时

存在 2 个或多个磨损颗粒时，2 个磨粒之间的距离

越小，它们之间的磁场耦合效应就越显著，传感器

的输出误差就越大［30］；最后，与图像传感器相比，

这种传感器不能反映金属颗粒的形状。

1. 4　光学法

润滑油的透光性受到润滑油中磨损颗粒的影

响，因此可以通过测量透光性来检测磨损碎屑。

基于光学法的磨粒传感器主要有两种，一种是利

用光散射和遮光原理开发的光电传感器，另一种

是拍摄磨损颗粒的图片的成像传感器。

光被固体颗粒散射后，一方面，入射光束的能

量被颗粒部分散射，从而从均匀的照明光束中去

除，导致光强度衰减。这种现象被称为遮光，光强

的下降与颗粒的投影面积相关，从而可能判断固

体颗粒的大小和浓度。另一方面，固体颗粒散射

的光可以在特定角度收集，也就是光散射［31］。由

于光散射，探测器测量到的光能增加，这与遮光法

相反，从传感器得到的电压信号与散射光的强度

成正比。由于可以准确地检测亚微米级的磨损颗

粒，遮光和光散射法已经在污染度分析等离线检

测中被普遍采用。利用这两种原理设计的在线传

感器也具有高灵敏度，能够识别 5 μm 以上的磨损

颗粒［32］。Krogse 等［33］设计了一种基于遮光原理的

润滑油系统磨损颗粒分布的传感器模型；Hondat
等［34］提出了一种基于光散射法原理的传感器来监

测滑油磨粒。但这种类型的传感器仍有一些共同

的局限性，润滑油的透明度下降会导致接收到的

光信号强度随着透射率的降低而逐渐衰减，无法

区分磨粒和气泡；当流速较快或污染度高时，传感

器可能会将多个重叠的小磨粒识别为较大的磨

粒；悬浮在油中的磨粒的投影面积是不确定的，导

致磨粒尺寸出现误差。

成像传感器能够获得磨粒的尺寸、数量、材料

和形态信息，特别是形态特征只能从磨粒图像中

获得，可以为识别磨损形式和找到磨损原因提供

有价值的信息［35］。成像法通常由光源、流量控制

器和 CCD 照相机组成。光源用来照亮流量控制器

的观察窗，照相机用来高速捕捉磨损颗粒的图像，

然后这些图像被传输到计算软件进行处理，以得

到磨损颗粒的尺寸、数量和形状信息。Hamilton
等［36］设计了一种磨损颗粒图像系统，用于检测磨

损颗粒的大小和形状；Peng Y 等［37］开发了一种用

于磨损颗粒检测的微流体系统，该系统包括微通

道和光学 CMOS 传感器，能够熟练捕捉不同尺寸

和形状的颗粒，同时提供全面的三维特征；Li B

图 3 不同型号的 Metalscan 传感器［24］

Fig. 3　Different models of Metalscan sensors［24］
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等［38］设计了一种在线可视化铁谱传感器，采用反

射光源进行暗场成像，通过调整嵌入式显微镜可

以检测到最低 7 μm 的磨粒。然而，该方法在实际

应用中还有许多问题需要解决。首先，由于氧化

和杂质污染，润滑油在使用后会变得不透明，使得

难以拍摄清晰的图像，从而导致磨粒的计数和尺

寸错误；其次，由于滑油中的磨粒是高速移动的，

因此需要高性能硬件和高效的图像处理算法来区

分磨损碎屑。

1. 5　声学法

超声波遇到滑油中的磨粒时会发生散射和反

射，通过测量超声波信号可以检测滑油中的磨粒。

典型的散射法中超声波传感器由两个相对放置的

超声换能器组成，一个作为发射器，另一个作为接

收器［39］。声束从发射器发送到流体，当碎片颗粒

通过声束时，散射入射声波，并导致到达接收器的

波的振幅减小。虽然发射器—接收器测量配置可

以检测所有固体碎屑，但无法将机器运行过程中

产生的气泡与磨粒区分。

基于反射法的超声波传感器能解决上述问

题，通过向润滑油发射一系列大振幅超声波脉冲，

穿过声场的粒子会散射声波并产生脉冲回波，颗

粒大小可以根据回波的幅度来确定［40］。由于气泡

具有负反射系数，而固体颗粒在油中具有正反射

系数，气泡反射反向入射的声脉冲，固体颗粒反射

非反向入射的脉冲，因此可以通过测量反射声学

回波的极性或相位角进行区分［41］。虽然这种方法

可以区分气泡和固体颗粒，但有一个主要缺点，焦

点区域的声场具有不均匀的声强分布，声强度在

焦点区域达到最大值，在焦点区域外降至零，这将

导致磨粒尺寸和浓度的测量存在较大误差。此

外，超声波传感器对所有固体颗粒都有相似的声

反射系数，无法区分金属碎屑和非金属碎屑。

Du L 等［42］设计了一种磨损碎屑传感器，该传

感器集成了电感脉冲传感器和超声波脉冲传感

器，集成传感器的示意图如图 4 所示。由于超声波

传感器的聚焦声场具有不均匀的声强分布，因此

使用了一种独特的构造使所有碎片颗粒通过焦点

区域，从而最大限度地减少由于流体管道中不均

匀声场造成的碎片尺寸误差。由于超声波传感器

无法区分磨粒是否为铁磁性颗粒，因此使用在玻

璃管上缠绕的平面线圈制成的感应脉冲传感器，

用来检测铁磁性和非铁磁性磨粒。

通过仿真和实验方法，Xu C 等［43］提出了量子

行为粒子群优化（QPSO）技术，以提高匹配追踪

（MP）算法提取反射超声信号波形特征的效率和

有效性，该方法提高了超声波信号的信噪比，有助

于提取其波形特征从而区分磨损颗粒和气泡； 
Weser 等［44］提出了一种通过分析反射的超声信号

来表征高浓度悬浮液中颗粒的方法，这种方法提

供了一种直接和非侵入性的方式来监测高浓度的

悬浮液；Appleby 等［45］使用超声和电容传感器结合

的方法监测磨粒和滑油性能，通过分析散射的超

声波信号可以检测到尺寸为 44. 5 μm 的磨粒，还可

以通过分析超声波信号振幅和传输时间的变化来

评估润滑油黏度的变化。

由于超声换能器发射的纵波穿透能力强，具

有处理全油流的能力，并且磨损颗粒和气泡可以

通过分析反射脉冲回波来区分［43］。然而，超声波

传感技术尚未广泛在实际中应用，其中一个主要

问题是超声波传感器的准确性受滑油品质的影

响，脉冲回波幅度会随着滑油黏度的变化产生相

应的波动，导致检测的磨粒尺寸出现误差［46］。

2　应用现状分析

飞机发动机滑油磨粒监测主要是获取磨损颗

粒的数量、尺寸、形态和材料等信息。本文介绍 5
种在线监测技术的研究进展，针对监测技术能够

识别的磨粒特征信息、优势和劣势的分析如表 1
所示。

图 4 具有导流槽结构的感应式超声波磨粒

传感器示意图［42］

Fig. 4　Schematic of the inductive-ultrasonic integrated 
wear debris sensor with a flow recess structure［42］

13



第  16 卷航空工程进展

最早的在线监测方法是磁塞传感器，可以根

据磨损颗粒的体积进行实时报警，然而无法提供

单个磨粒的尺寸和材料信息。因此，不能准确地

检测机械故障并对故障进行早期预警。

对于具有微通道的电容式传感器，可以检测

和统计金属磨粒，然而不具有区分含铁碎屑和非

铁碎屑的能力。由于流量有限且容易受润滑油品

质的影响，电容传感器仍在实验室中进行测试。

由 Vickers Tedeco 公司生产的电阻传感器 ECD，可

直接安装在油路中，能检测到润滑油中的铁磁性

磨粒的数量，但对非铁磁性磨粒没有反应，因此通

常和其他类型的传感器结合使用。

磁感应传感器可以输出反映磨损颗粒大小、

数量和材料的信号。在过去的几十年里，磁感应

传感器发展的最多，Vickers Tedeco 公司的 QDM
和 GasTOPS 公司的 Metalscan 都已广泛应用于实

际的在线监测中。为了满足机械设备对传感器的

要求，传感器管道的直径也在逐渐增大。Yi Junren
等［47］分析了传感器检测精度与管径的比值 S，发现

S 越小传感器的灵敏度就越高。目前，灵敏度和流

量已经有了很大的提高，如何在提高传感器灵敏

度的同时确保高流量仍有待探索。如果能够进一

步提高灵敏度和流量，这种方法可能会成为最佳

方法。

超声波传感器能区分磨损颗粒和气泡，具有

高灵敏度和高流量，但磨粒位置、滑油黏度和温度

都会影响超声波传感器的检测效果。由于超声波

传感器的声场不均匀，磨粒经过不同位置反射的

回波信号不同，影响磨粒尺寸的判断，因此在应用

中，必须提高声场的均匀性。同时信号容易受到

外部干扰的影响，因此有必要进一步研究抗干扰

和去噪技术。

光学磨粒传感器中，光散射法和遮光法可以

测量润滑油中磨粒的尺寸和数量，灵敏度高，能检

测到异常磨损产生的小尺度磨粒，但是不能区分

金属和非金属；基于成像方法的传感器可以获得

全面详细的磨粒信息，特别是从磨损碎片图像中

提取形态属性，能更深入地描述碎片颗粒，反映磨

损机理，但对设备和算法的要求较高，这应该是未

来研究的重要方向。基于光散射法的美国 ART 公

司生产的 IOOCP 和基于图像法的美国 Foxbro 公

司生产的 OLVF 已应用于航空领域。但是光学传

感器易受到滑油品质的影响，当滑油透明度下降

时会影响传感器对磨粒的识别；滑油流速过快时，

磨粒数容易被低估，因此需要进一步优化传感器

结构和算法来提高检测能力。

3　发展趋势

航空润滑油磨粒在线监测技术已经取得了一

定的进展，然而距离满足航空发动机健康监测的

现实需求，还有一定差距，磨粒在线监测技术应朝

着高灵敏度、高稳定性、高集成度和高智能化的方

向发展。

1） 高灵敏度。在正常工作条件下，大多数磨

损碎屑的尺寸小于 20 μm，随着磨损情况变得严

重，20~100 μm 之间的磨粒急剧增多。大多数传

感器不足以满足高灵敏度的需求，目前磨粒在线

传感器能够在实验室中检测 10~50 μm 的磨损碎

表 1　磨粒监测技术比较

Table 1　Comparison of wear debris monitoring technologies
监测技术

电容法

电阻法

磁感应法

光散射法和
遮光法

图像法

超声法

磨粒特征信息

数量和尺寸

数量

数量、尺寸和材料

数量和尺寸

数量、尺寸、形态和材料

数量和尺寸

优势

灵敏度高

结构简单

流量高，能够区分铁磁性和非铁
磁性磨粒

灵敏度高

灵敏度高，能区分磨粒和气泡

能区分磨粒和气泡

劣势

不能检测非金属磨粒，易受滑油品质的影响

只能检测铁磁性磨粒

灵敏度较低，无法区分非金属磨粒，可将多个重叠磨粒
识别为大磨粒

无法区分磨粒和气泡，受透明度影响，流量低，可将多
个重叠磨粒识别为大磨粒

流量低，系统复杂，受透明度影响

无法区分金属和非金属磨粒，声场不均匀，易受滑油品
质的影响

14



第  1 期 郑山红等：航空滑油磨粒在线监测技术研究进展

片，但由于环境干扰，在真实的工作环境中表现不

佳。研究者可以优化结构设计，如使用微流体或

多通道［16，28］，或者优化算法模型［15，43］提高传感器的

灵敏度。

2） 高稳定性。传感器在恶劣环境中保持良好

的工作状态非常重要，这是在线监测的主要问题。

传感器易受到环境中电噪声、振动和温度等因素

的干扰［46］，对传感器的分辨率和系统的稳定性影

响较大，因此如何降低环境因素干扰、提高传感器

稳定性也是当前研究的主要方向之一。

3） 高集成度。各种类型的监测技术都有其优

势和劣势，目前的研究主要集中在单一传感器的

应用上。由于工作原理的局限性，几乎没有传感

器能同时获得磨粒的尺寸、数量、形态以及材料信

息。由于发动机复杂的工作情况，有限的特征参

数不足以准确判断发动机的磨损状况，只有进行

多参数、多维的分析，才能更好地确定发动机的性

能状况。多种监测技术的集成能够优势互补，提

高收集磨粒信息的能力［20，45］。

4） 高智能化。在线监测技术不断朝着自动集

成数据分析和诊断的趋势发展，实现传感器的智

能化［9］。传感器通过采集数据、处理数据和分析数

据，能够实现校准、自诊断，将形成的最终数据通

过无线设备传输出来，还能极大程度地解决发动

机内部布线困难的问题。

4　结束语

本文综述了基于电容法、电阻法、磁感应法、

光学法和声学法的航空滑油磨粒在线监测技术，

主要包括每种监测技术的监测原理、研究成果、优

点和缺点，分析了 5 种监测技术的应用现状，讨论

了滑油磨粒在线监测技术的未来发展趋势应为高

灵敏度、高稳定性、高集成度、高智能化，旨在为今

后的研究提供有价值的信息，促进航空滑油磨粒

在线监测技术的研究与应用。
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分布式电推进短距起降飞机的总体参数优化

吕明浩，余雄庆

（南京航空航天大学  航空学院， 南京  210016）

摘 要： 基于分布式电动推进的短距起降飞机是一种新概念飞机，需要研究其总体参数的设计方法。以常规

的涡桨飞机加装分布式电动螺旋桨的概念方案为示例，将这类飞机总体参数的设计问题提炼为一个优化设计

问题；应用基于代理模型的优化方法，制定总体参数优化设计的流程。结果表明：该示例飞机总体参数优化后，

能以最小的质量代价达到苛刻的短距起降要求（起飞滑跑距离小于 100 m，着陆滑跑距离小于 70 m）；分布式螺

旋桨安装在机翼下方且有一定的倾斜角，螺旋桨转速和直径适中；机翼面积有所增加，涡桨发动机的功率需求

明显减小。

关键词： 分布式推进；短距起降；飞机概念设计；多学科分析优化
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Optimization for overall parameters of STOL aircraft with 
distributed electric propulsion

LYU Minghao， YU Xiongqing
（College of Aeronautical Engineering， Nanjing University of Aeronautics and Astronautics， Nanjing 210016， China）

Abstract： The short takeoff and landing （STOL） aircraft using distributed electric propulsion is a novel concept， 
for which the design method of its overall parameters needs to be explored. Taking the conventional turboprop air⁃
craft retrofitted with distributed electric propellers as an illustrative aircraft， the design problem of the aircraft over⁃
all parameters is formulated as an optimization problem， and then the design optimization process for the overall air⁃
craft parameters is presented using the optimization method with surrogate model. The results show that， after opti⁃
mization for the overall parameters of the illustrative aircraft concept， the requirements for the ground roll distance 
during takeoff and landing can be met at the minimum weight penalty. The ground roll distance during takeoff is less 
than 100 m， the ground roll distance during landing is less than 70 m. The optimal results also indicate that the dis⁃
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0　引  言

近年来，为了减轻地面交通拥堵情况并为公

众提供其他出行选择，城市空中交通（Urban Air 
Mobility，UAM）的概念被提出来［1］。与此同时，短

距起降（Short Takeoff and Landing，STOL）飞机也

引起了人们的关注［2］。相比于垂直起降的 UAM
飞机，STOL 飞机的适航认证风险更低，更容易在

现有机型上进行改型，动力系统更轻，且能实现更

大的有效载荷或者更小的起飞质量［3-4］。

为了实现飞机短距起降的目标，研究者开始

探索在飞机上安装分布式推进（Distributed Elec⁃
tric Propulsion，DEP）系统增加飞机升力的方法［5］。

分布式推进系统是在机翼前缘布置多个螺旋桨，

提升飞机低速状态下的升力以实现短距起降［6］。

例如，在 2021 年的莫斯科航展上，一架安-2 飞机通

过加装 8 个可折叠电动螺旋桨，展示了其短距起降

性能［5］；Electra 公司正在研制一种短距起降通航飞

机，在机翼上安装了 8 个电动螺旋桨，以实现 300 ft
（1 ft=0. 304 8 m）以内的起降，可用于区域性通

勤、中等距离的物流等场景［7］；Courtin 等［8］制作了

一个装有分布式推进系统的飞机的 30% 缩比模

型，实现了超短距起降的飞行试验；Stoll 等［9］以西

锐 SR22 为参考机型，在机翼上加装分布式推进系

统，改型后飞机的巡航效率大幅提高。

对于传统的通用航空飞机，总体参数（发动机

功率、机翼面积等）的设计可以参考同类机型。而

对于安装了分布式推进系统的飞机而言，分布式

推进系统与机翼之间存在较强的耦合关系［10］，不

能采用传统的方法（参考现有飞机统计数据）来确

定其总体参数，需要研究适用于分布式电动推进

飞机的总体参数设计方法［11］。

解决上述问题的一种有效方式是应用优化方

法来确定合理的总体参数［12］。Moore［13］搭建了一

个基于多学科设计的参数优化框架，对分布式推

进系统中螺旋桨的各项参数进行了优化，得出了

满足噪声限制和起降距离限制的飞机概念方案；

Courtin 等［14］搭建了一套飞机分析优化框架，对比

了基于同一任务优化出的短距起降飞机和垂直起

降飞机各项性能上的差异。上述研究表明，短距

起降飞机的性能优势取决于需要多短的跑道。

Gnadt等［4］提出了一种装有分布式推进系统的涡轮

电动混合飞机，以飞机起飞质量最小为优化目标

进行了总体参数优化，但其主要针对分布式推进

系统的各项参数，而对推进系统总体参数和机翼

总体参数同时进行优化很少考虑。

本文以一种分布式电推进的短距起降飞机为

研究对象，将推进系统总体参数和机翼总体参数

的一体化设计问题提炼为一个优化问题；应用基

于代理模型的优化方法，建立其总体参数优化设

计的流程；针对分布式电推进飞机的特点，建立其

概念方案的多学科分析模型，通过优化方法的应

用，以期为这类短距起降飞机总体参数设计提供

一种有效的方法。

1　概念方案与优化问题

本文研究的短距起降飞机的概念方案外形如

图 1 所示，主要参数如表 1 所示。该概念方案的机

身、机翼和尾翼外形参考了塞斯纳 208 飞机，在机

翼前缘加装分布式电推进螺旋桨，用于提高起降

阶段的升力以降低起降距离，巡航阶段分布式电

推进螺旋桨关闭并折叠。主推进系统为一台涡桨

发动机，在整个飞行过程中提供拉力。

该方案的主要性能指标为：起飞滑跑距离和

着陆滑跑距离小于 100 m（作为对比，塞斯纳 208 飞

机 的 起 飞 滑 跑 距 离 为 354 m，着 陆 滑 跑 距 离 为    
218 m）；巡 航 速 度 为 300 km/h，巡 航 高 度 为            

图 1 分布式螺旋桨推进的短距起降概念方案

Fig. 1　Aircraft concept for STOL using DEP

表 1　概念方案主要参数的初始值

Table 1　Initial values of main parameters of the 
conceptual design

参数

机翼面积/m2

机翼梢根比

分布式螺旋桨个数

巡航高度/m

数值

26

0. 587

14

3 000

参数

机翼展弦比

有效载荷/kg

分布式螺旋桨直径/m

航程/km

数值

9. 725

1 000

0. 9

700
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3 000 m；航程 700 km。其任务剖面如图 2 所示，分

布式螺旋桨在起飞和初始爬升阶段打开，爬升至

610 m 后，进入平飞过渡段，逐渐减小电机功率直

至电机停止工作，分布式螺旋桨折叠，而后进入爬

升段。在飞机下降至 152 m 时，分布式螺旋桨

打开［4］。

为了满足上述性能指标，需要合理地确定该

概念方案的总体参数，使飞机的全机质量（最大起

飞质量）最小。需要确定的总体参数包括：①分布

式螺旋桨的参数（桨叶个数和直径、转速）；②驱动

分布式螺旋桨的电机功率；③分布式螺旋桨的安

装位置；④涡桨发动机的功率；⑤机翼面积、展弦

比等。

上述总体参数确定问题可以提炼为一个优化

问题。优化模型的三个要素是设计变量、约束条

件和  优化目标。

设计变量：设计变量包括推进系统设计参数

和机翼总体参数，如表 2 所示。分布式电动螺旋桨

（DEP）与机翼之间的相对位置参数定义如图 3
所示。

约束条件：起飞滑跑距离小于 100 m，着陆滑

跑距离小于 70 m，巡航距离不小于 700 km。

目标函数：全机质量最小。

2　优化方法

针对分布式电推进短距起降飞机概念方案的

总体参数优化问题，制定优化计算流程。为了减

少优化计算的时间，采用基于代理模型的优化方

法，首先建立多学科分析模型的代理模型，然后在

优化计算中用该代理模型计算目标函数值和约束

条件的值。优化计算流程如图 4 所示。

根据表 2 中设计变量的取值范围，采用拉丁超

立方取样，生成分析样本点数据；将每个样本点数

据作为输入数据，应用多学科分析模型，计算出样

本点的特性（即多学科分析的输出数据）；采用二

次多项式响应面模型，对输入数据和输出数据进

行拟合；响应面模型拟合精度经验证后，作为多学

科分析的代理模型，用于优化过程中目标函数和

约束条件的计算。

本文中，用于建立代理模型的有效样本点数

量为 563，另外，额外生成 30 个样本点对代理模型

进行精度检验。经过精度验证表明，代理模型最

大 相 对 平 均 误 差 为 6%，满 足 概 念 设 计 的 精 度

表 2　设计变量及其取值范围

Table 2　Design variables and their value ranges
设计参数

机翼面积/m2

展弦比

梢根比

涡桨发动机功率/kW

DEP 直径/m

DEP 距机翼 X 向距离/DEP 直径

DEP 距机翼 Z 向距离/DEP 直径

DEP 转速/（r·min-1）

DEP 桨叶数

DEP 倾斜角/（°）

取值范围

  20. 8~31. 2

  7. 78~11. 67

  0. 47~0. 704

    300~500

  0. 55~0. 9

    0. 2~1. 8

-1. 0~0. 5 

 4 500~6 000

        2~6

    -5~1

图 3 分布式电动螺旋桨位置参数定义

Fig. 3　Definition of position parameters of 
distributed electric propeller

图 2 任务剖面

Fig. 2　Mission profile

图 4 优化方法的流程

Fig. 4　Flowchart of optimization method

20



第  1 期 吕明浩等：分布式电推进短距起降飞机的总体参数优化

要求。

代理模型建立后，可以应用适当的优化算法

进行迭代计算，求出最优设计变量的值。考虑到

遗传算法有利于寻找全局最优解，因此本文采用

MATLAB 优化工具箱中的遗传算法程序求解最

优总体参数。遗传算法的缺点是收敛速度慢，需

要大量的多学科分析次数。由于本文采用基于代

理模型优化的策略，代理模型的计算量很小，适于

采用遗传算法。

优化计算收敛后，获得最优设计变量的值，即

获得了最优总体参数设计方案。应用多学科分析

程序对该方案进行分析，计算出该方案的质量、航

程、起降性能等数据。

3　多学科分析模型

多学科分析用于计算飞机概念方案的质量、

航程、起降距离等参数。根据这些性能数据，评估

优化过程中各项约束条件是否满足以及目标函数

值的大小。多学科分析程序包括几何模块、推进

系统模块、气动模块、质量模块和性能模块，各模

块之间的数据传递关系可用扩展设计结构矩阵

（XDSM）图来表示，如图 5 所示。

3. 1　几何模块

几何模块的功能是创建概念方案的三维模

型，并输出飞机的参考面积、湿面积等几何特性数

据，供后续模块使用。

采用开源的参数化几何建模软件 OpenVSP［15］

建立概念方案的三维模型。几何模块的输入为外

形参数，将外形参数写入到 VSPScript 脚本文件

中，调用 OpenVSP 软件，生成概念方案的三维外

形，并输出参考面积、湿面积等。

3. 2　推进系统模块

推进系统模块的功能是计算推进系统在不同

飞行状态下的推力特性、耗油率特性，供性能模块

使用。由于本文研究对象为带有分布式推进系统

的混合动力短距起降飞机，因此推进系统分为常

规涡桨推进系统和分布式电动推进系统两部分。

对于常规涡桨推进系统，采用文献［16］提供

的工程估算方法计算推力特性和耗油率特性。

分布式电动推进系统的组成如图 6 所示，电池

为电动机提供电能，电动机驱动螺旋桨工作，其中

PB 表示电池的放电功率，PC 表示电机控制器的输

出功率，PE表示电动机的输出功率。

由于分布式推进系统只用于起降阶段，其主

要功用是，通过螺旋桨滑流增加流经机翼表面的

空气流速，从而达到增加机翼升力的目的。虽然

螺旋桨滑流也会对气动阻力造成不利影响，但在

图 5 多学科分析的架构

Fig. 5　Architecture of multidisciplinary analysis

图 6 分布式电动推进系统的组成

Fig. 6　Elements of the distributed electric propulsion
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起降阶段增加升力更为重要。本文采用的分布式

螺旋桨桨叶的翼型为 MH114［17］，螺旋桨的弦长和

扭转角分布如图 7 所示。

分布式电推进系统分析模型的输入为分布式

螺旋桨桨叶的几何参数、分布式螺旋桨转速等。

根据螺旋桨桨叶的截面数据，应用开源的

XROTOR 软件［18］计算得出分布式推进系统在不

同飞行状态下的推力、功率、功率系数和拉力系

数。该软件基于升力线理论和 Prandtl-Glauert 修
正因子，通过数值计算方法，可以快速分析各种螺

旋桨的气动特性，具有较好的通用性。

3. 3　质量模块

质量模块用于估算飞机的结构质量、最大起

飞质量和使用空重，这些质量数据将用于性能

计算。

飞机的质量组成如图 8 所示，其中有效载荷由

设计要求给定，机体结构、涡桨推进系统、系统设

备、使用项目的质量采用文献［16］的方法进行

估算。

分布式推进系统质量分为电池质量、电机控

制器质量、电动机质量、螺旋桨质量和其他次级部

件质量，各部分质量计算方式［17］如下所示。

Pi，max（i=1，2）分别为电机控制器和电动机的

最大功率，计算公式为

Pi，max = Pi

ηi
       ( i = 1，2 ) （1）

式中：Pi分别为电机控制器和电动机的输出功率；

ηi为电机控制器和电动机的效率。

电动机质量 W1 和电机控制器质量 W2 的计算

公式为

W i = Pi，max

ρi
       ( i = 1，2 ) （2）

式中：ρi为电动机和电机控制器的功率密度。

电池质量 WB 由电池储存的电量 QB 和电池能

量密度 eB计算得出，计算公式为

W B = Q B

eB
（3）

所需的电量由需求的电池输出功率和放电时

间确定，即：

Q B = PB

ηB
× t （4）

式中：PB 为电池输出功率；ηB 为电池的效率；t 为电

池的放电时间。

放电时间由飞机的起飞与着陆时间确定。在

实际使用中，电池需要保留一定的余量，余量一般

为 20%。

螺旋桨的质量为桨叶材料密度乘以桨叶体

积。采用快速方法估算螺旋桨桨叶的体积，计算

流程为：将一片桨叶按照弦长分布划分为多段，将

每段体积求和再乘以 1. 2，即为一片桨叶的体积。

经验证，这种快速估算方法的计算误差在 2% 以

内，满足概念设计阶段的要求。分布式推进螺旋

桨 桨 叶 的 材 料 为 碳 纤 维 复 合 材 料 ，其 密 度 为        
1. 6 g/cm3［17］。  

为了计入轴承、电缆、联轴器等次级部件的质

量 ，将 计 算 出 的 分 布 式 推 进 系 统 总 质 量 放 大

1. 2 倍［17］。

3. 4　气动模块

气动模块的功能是计算飞机起降构型、巡航

构型的升力特性和阻力特性，建立气动数据库，供

图 7 桨叶的弦长和扭转角分布

Fig. 7　Chord and twist distribution of blade

图 8 飞机质量组成

Fig. 8　Aircraft weight composition
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性能分析模块使用。

气动特性分析分为两种情况：①在起降阶段

和初始爬升阶段，分布式电推进系统工作；②在巡

航阶段，分布式推进系统关闭。

对于第①种情况，采用 OpenVSP 软件中提供

的 VSPAero 气动分析模块，对耦合螺旋桨效应的

机翼气动特性进行分析。VSPAero 耦合了涡格法

和螺旋桨动量盘计算方法（如图 9 所示），可快速分

析螺旋桨对机翼的升力和诱导阻力的影响。She-
ridan 等［19］针对含螺旋桨的机翼气动力分析问题，

将 VSPAero 的计算结果与高阶精度软件 Over⁃
Flow 的计算结果进行了对比，结果表明 VSPAero
的计算精度满足概念设计阶段的精度要求。另

外，考虑到本文飞机的几何模型由 OpenVSP 软件

创建，该几何模型可与 VSPAero 模块实现无缝链

接，因此采用 VSPAero 进行气动分析更为便捷。

在应用 VSPAero 进行气动分析时，需要输入螺旋

桨的拉力系数、功率系数，这些系数由推进系统模

块计算获得。对于黏性阻力的计算，采用基于边

界层理论的工程估算方法。

对于第②种情况，分布式推进系统关闭，不用

考虑分布式螺旋桨对机翼气动特性的影响，采用

现有的工程估算方法［20］计算其气动特性。

3. 5　性能模块

性能模块是依据上述各个模块的输出以及任

务剖面的要求，计算飞机的航线性能和起降性能。

性能模块采用基于简化的动力学方程计算飞

机的航线性能和起降性能，计算方法详见文献

［21］。其中，地面滑跑距离 SG的计算公式为

SG = 1
2B

ln ( )A + BV 2
R

A
+ V R × tR （5）

A = T
m

- μg （6）

B = -ρS
2m

( CDTO - μCLTO ) （7）

式中：VR 为抬前轮速度，大小是起飞失速速度的

1. 1 倍；tR 为抬头滑行时间；T 为推力，包括了涡桨

发动机提供的推力和分布式推进系统提供的推

力；m 为最大起飞质量；μ 为飞机起飞时的地面滚

动摩擦系数；CLTO 和 CDTO 分别为安装了分布式推进

系统后的起飞升力系数和阻力系数。

着陆滑跑距离 SGR的计算公式［21］为

SGR = V TD × tTD + V 2
BRW LDG

2g [ DLDG + μ (W LDG - L )- T ]
（8）

式中：VTD为接地速度，大小是着陆失速速度的 1. 1
倍；tTD为自由滑行时间；VBR为刹车速度，大小是着

陆失速速度的 1. 1 倍；DLDG为阻力；L 为升力；WLDG

为着陆质量；μ 为飞机着陆时的地面滚动摩擦

系数。

由于分布式螺旋桨工作时，飞机的最大升力

系数随飞行速度变化而变化，因此对于失速速度

的计算，采用迭代方法，即首先假定一个初始失速

速度，由气动计算方法获得该速度下的升力系数，

再根据公式（9）计算出一个失速速度。

V = 2W
ρ × S × CL，max

（9）

式中：W 为起飞或着陆时的质量；S 为参考面积；

CL，max 为分布式螺旋桨工作时起飞或着陆状态的最

大升力系数。

比较假定的失速速度和由上式计算出的失速

速度，如果两者之差小于 0. 001，则将其视为实际

的失速速度；否则将计算出的失速速度作为新的

初始失速速度，重复上述过程，直至满足误差要

求。分布式螺旋桨工作时，能大幅度提高飞机起

降时的升力系数，降低飞机的失速速度，从而大幅

度减少起飞和着陆的滑跑距离。

在计算航程时，通过改变质量模块中的设计

燃油质量，在性能模块和质量模块中进行迭代计

算，使飞机的设计航程与性能模块计算的航程一

图 9 耦合分布式螺旋桨的机翼气动模型

Fig. 9　Wing aerodynamic model coupled with DEP
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致，参见图 4 所示的多学科分析架构。

4　优化结果和分析

应用第 2 节的优化方法，求解第 1 节中定义的

总体参数优化问题。遗传算法的种群大小设为

100，经过 5 代共 77 100 个个体的迭代分析，优化计

算结果收敛。优化后获得设计变量值、约束函数

值和目标函数值，如表 3 所示，优化后的概念方案

如图 10 所示。

优化结果表明，优化后的方案满足起降滑跑

距离和巡航距离的约束，且最大起飞质量与参考

机型（塞斯纳 208）的最大起飞质量 3 629 kg 相当。

优化后的机翼面积较大，这主要是为了满足严苛

的起降滑跑距离约束，需要进一步减少翼载，导致

机翼面积较大。展弦比会同时影响机翼气动特

性、机翼结构质量以及分布式螺旋桨布置， 优化后

的展弦比略有增加。

优化后所需要的涡桨发动机功率为 390 kW，

相较于参考机型，涡桨发动机功率明显降低（塞斯

纳 208 的发动机功率为 500 kW）。这主要是因为，

在起降阶段和初始爬升阶段，分布式电推进系统

提供了部分拉力，因而降低了对涡桨发动机的功

率需求。该飞机的涡桨发动机功率主要用于满足

巡航阶段的功率需求。但另一方面，在起降阶段，

需要分布式电机总功率为 527. 4 kW（单个电机的

功率为 29. 3 kW），用于驱动分布式螺旋桨。由于

分布式电推进系统导致飞机空重增加，若要维持

改型飞机的最大起飞质量与原型机基本一致，减

少燃油质量，航程也会明显减少。

从优化结果中还可以看出，分布式螺旋桨的

直径（即螺旋桨个数）和转速这两个设计变量的值

在其上下限之间，这是权衡了分布式电动推进系

统增升效果和质量代价的结果。虽然高转速和大

直径的螺旋桨会提高增升效果，但同时螺旋桨质

量会增加，需要功率更大的电机，导致分布式电动

推进系统质量的增加。因此螺旋桨的直径和转速

应取适中的值。

优化结果也表明，分布式螺旋桨应安装在机

翼下方的适当位置并有一定的向下倾斜角，这样

可起到增加机翼迎角的效果，有利于增加机翼的

升力。本文优化结果与文献［10］的分析结果一

致。对于优化后的方案，在典型的起飞状态（高度

0 m，速度 17 m/s，迎角 10°，襟翼偏转 15°）下，分布

式推进系统打开时，升力系数为 4. 09；而未采用分

布式推进系统时，升力系数为 1. 38，分布式推进系

统对机翼的增升效果非常明显。

5　结  论

1） 基于代理模型的优化方法能够有效地应用

于电推进短距起降飞机概念方案的推进系统总体

参数和机翼总体参数的一体化设计。优化后，飞

机起飞地面滑跑距离小于 100 m，着陆地面滑跑距

离小于 65 m，这个距离不到同类飞机的 1/3。
2） 分布式推进系统的参数设计应权衡增升效

果和质量代价。分布式螺旋桨的转速应适中，直

径不宜过大。螺旋桨安装在机翼下方且有一定的

向下倾斜角，有利于提高增升效果。

3） 实现短距起降的主要代价是，额外的分布

表 3　总体参数优化结果

Table 3　Parameters optimization results
项目

设计变量

约束函数

目标函数

参数

机翼面积/m2

展弦比

梢根比

涡桨发动机功率/kW
DEP 直径/m

DEP 距机翼 X 向距离/DEP 直径

DEP 距机翼 Z 向距离/DEP 直径

DEP 转速/（r·min-1）

DEP 桨叶数

DEP 倾斜角/（°）
起飞滑跑距离/m
着陆滑跑距离/m
巡航距离/km

最大起飞质量/kg

数值

31. 2
10. 78
0. 47
390

0. 85
0. 2

-0. 1
4 666

4
-5

91. 6
63. 4
700

3 675. 6

图 10 优化后的飞机外形

Fig. 10　Aircraft configuration after optimization
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式推进系统导致空机质量增加。为了限制最大起

飞质量，不得不减少燃油质量。因此，在最大起飞

质量相当的情况下，基于分布式电推进系统的短

距起降飞机的航程要明显小于常规飞机。另外，

在机翼前缘安装分布式推进系统，会增加机翼结

构设计的复杂度，气动阻力也会小量增加。

需要说明的是，在本文研究中，为了简化优化

问题，限定分布式推进系统中每个螺旋桨的尺寸

相同，并假设左、右机翼上螺旋桨转向关于飞机对

称面对称。在以后的参数优化研究中，各螺旋桨

的尺寸和转向均可作为独立的设计变量，从而进

一步挖掘分布式电推技术的潜力。
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基于正交试验的混合翼无人机旋翼位置优化

王晓璐，刘威威，陈昌宁，张一帆

（郑州航空工业管理学院  航空宇航学院， 郑州  450046）

摘 要： 旋翼是混合翼无人机的重要部件，探究旋翼位置对无人机气动特性的影响规律具有重要意义。采用

数值方法分析典型混合翼无人机的气动特性，以升阻比和纵向静稳定性为优化目标，设计旋翼弦向、展向和垂

向位置的三因素四水平正交试验；采用直观分析和计算分析方法，对旋翼位置三个因素的影响进行分析。结果

表明：与初始的设计参数组合相比，正交试验设计得到的优化设计参数组合最大升阻比提升约 2 倍，俯仰力矩系

数曲线的斜率增加约 15%；就本文布局而言，试验因素对混合翼无人机气动特性的综合影响程度从大到小依次

为弦向、展向和垂向位置。

关键词： 混合翼无人机；旋翼位置；正交试验；气动优化；气动特性
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Rotor position optimization of a hybrid configuration UAV 
based on orthogonal experiment
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Abstract： Rotor is an important part of hybrid configuration unmanned aerial vehicle （UAV）. It is of great signifi⁃
cance to investigate the influence criteria of rotor positions on aerodynamic characteristics of UAV. The aerodyna-
mic characteristics of a typical hybrid configuration UAV is analyzed by numerical method. Taking the lift-to-drag 
ratio and longitudinal static stability as the optimization objectives， a three-factor four-level orthogonal experimen⁃
tal of the chord-wise， span-wise and vertical positions of the rotor is designed. The effects of three factors of rotor 
position are analyzed by means of intuitive analysis and computational analysis. The results show that the maximum 
lift-to-drag ratio of the optimized design parameter combination obtained by the orthogonal test design result is 
about 2 times larger than that of the initial design parameter combination， and the slope of the pitch moment coeffi⁃
cient curve is increased by about 15%. For present configuration， the effect factors on the lift-to-drag ratio and the 
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0　引  言

混合翼布局兼具固定翼和旋翼的若干优势，

是近年来垂直起降无人机使用的主要布局之一，

其主流构型为倾转旋翼式和倾转涵道式［1］。对于

倾转旋翼式构型，在近地面垂直起降时，可能会造

成旋翼气流出现“喷泉”效应和涡环状态［2］；悬停状

态，机翼受到的垂直方向载荷较大，旋翼效率下

降［3］；前飞状态，易出现旋翼与机翼耦合的气弹稳

定性问题以及旋翼回转颤振［4］；过渡状态，全机气

动特性及稳定性呈非线性变化，控制难度大［5］。而

对于倾转涵道式构型，气动特性分析较为困难，倾

转涵道的直径达到一定程度后，前飞状态下产生

的阻力会影响飞行器整体性能［6-7］。

为减少或消除上述的负面气动问题，机翼嵌

入式推进系统已被广泛认为是多旋翼推进系统的

潜在替代品，可以提供更高的巡航效率。Hickey
等［8］研究了半跨翼的性能，采用嵌入式风扇，出口

叶片可以在一个自由运动速度范围内为附着的系

统产生净推进力，而升力仅略有降低；Culpepper
等［9］说明了旋翼倾斜角和入口形状的关系，并引入

导流叶栅，使气动性能和纵向稳定性进一步提高；

王红波等［10］通过验证文献［11］得到的结论，分析

了内埋式旋翼的喷流在机翼不同弦向位置上产生

的特有“抽吸”和“堵塞”效应，对无人机的气动特

性有较大的影响；Footohi 等［12］发现了内埋式旋翼

具有良好的地面效应和正相互作用，改善了悬停

和垂直起降气动效率低的问题。上述混合翼无人

机构型的设计中，内埋入机体的旋翼仅在悬停和

垂直起降的状态下发挥作用，前飞则需要加入额

外的动力系统，动力系统和操控系统变得更加

复杂。

翼身融合布局无人机具有良好的空气动力学

性能，有利于将推进系统安装在体内，从而减小浸

润 面 积 和 干 扰 阻 力 ，还 能 产 生 较 为 可 观 的 升

力［13-15］。借鉴上述设计思路，研究人员将旋翼内埋

入翼身融合布局无人机的机体内，仅用一套动力

系 统 实 现 倾 转 旋 翼 和 固 定 翼 结 合 的 新 构 型 方

式［16］。新构型可以减少其他传动机械在飞机内部

的空间占比，有效降低结构质量和复杂度，简化动

力系统和操控系统，提升巡航飞行和垂直起降及

悬停效率。

综合上述分析，旋翼在不同的位置，对混合翼

无人机气动特性有较大的影响。对旋翼位置参数

进行合理的优化，能够提升混合翼无人机的气动

效率。目前，对混合翼无人机旋翼分布位置的研

究相对较少。王红波等［10］使用经验方法分析了旋

翼在机翼弦向位置的气动影响；Kasim 等［17］在低速

风洞实验中研究了螺旋桨在机翼上的前、中、后 3
个不同位置，采用稳平衡测量和表面压力测量验

证了螺旋桨的位置对无人机的升力、阻力和俯仰

力矩有显著影响；张飞等［18］在无人机平飞状态下，

采用实验和流体仿真 2 种方法初步确定了旋翼的

安装方式和安装距离，并分析了旋翼和机翼之间

的气动干扰。上述研究加深了对旋翼和螺旋桨分

布位置的认识，但目前鲜有关于旋翼垂向、展向和

弦 向 位 置 对 气 动 特 性 和 静 稳 定 性 影 响 的 综 合

分析。

正交试验设计是利用正交表研究与安排多因

素试验，并进行试验结果分析的一种科学方法［19］。

在航空航天领域飞行器的设计过程中，正交试验

设计的应用也较为广泛。Kapsalis 等［20］对鸭翼的

后掠角、展弦比、锥度比、相对于主翼的垂直位置、

迎角和上反角 6 种几何设计参数进行了正交试验

设计，并结合 CFD 分析了几何设计参数对巡航状

态下轻型飞翼无人机气动和稳定性能的影响，得

到了最佳设计参数优化方案；Kapsalis 等［21］还基于

正交试验权衡研究了 BWB 无人机的 7 个设计参数

对无人机 8 个性能指标的影响，确定了不同性能指

标下的设计参数水平最佳组合方案，对 BWB 布局

无人机进行了优化；薛小锋等［22］基于正交试验对

民航飞机的最小风险炸弹位置（LRBL）结构提出

了参数敏感性分析方法，利用较少试验次数探究

主要影响因素，并得到 LRBL 结构的最优水平组

合；于雅楠［23］在微型旋翼飞行体设计阶段基于有

限元法和正交试验设计，分析了飞行体结构参数、

制造材料和环境条件对飞行性能的影响，优化了

设计参数之间的组合方式。因此，在无人机气动

特性优化方面，正交试验设计可以科学地安排

CFD 数值模拟，减少试验次数、简化数据统计，更

容 易 综 合 分 析 得 到 较 优 气 动 特 性 的 参 数 组 合

方案。

本文针对混合翼无人机的旋翼位置优化设计

问题，采用无人机总体设计方法给出初步的无人
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机尺寸和旋翼位置；采用正交试验设计准则确定

试验因素、水平和组合方案，使用 ANSYS FLU ⁃
ENT 对试验方案的模型进行仿真计算，得到不同

试验方案模型的升阻比和纵向静稳定性，并对试

验指标数据进行直观分析和计算分析；以升阻比

和纵向静稳定性为优化设计目标，对旋翼位置进

行单目标和多目标优化，获得最优的参数组合方

案，以期为混合翼无人机布局设计提供参考。

1　设计模型和数值模拟

1. 1　几何模型和控制方程

基准混合翼无人机尺寸由无人机总体设计方

法［24］确定，机体采用低速性能良好的 NACA4412
翼型，模型参数和平面示意如图 1 和表 1 所示。本

文称不带旋翼的无人机为干净构型（旋翼位置封

闭），初步设计的混合翼无人机的旋翼位置称为初

始构型，优化后的旋翼位置构型称为优化构型。

重心位置取 25% 平均气动弦长处，与机头的纵向

距离为 0. 59 m。

（a） 平面示意

（b） 三维 CAD 模型

图 1 混合翼无人机简化外形

Fig. 1　Hybrid configuration UAV

对于低速定常不可压黏性绕流场，在笛卡尔

直角坐标下，连续性方程的微分形式为
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本文使用 ANSYS FLUENT 商用软件求解定

常不可压时均雷诺方程，考虑到旋翼的旋转和旋

流的影响，数值模拟的湍流模型采用 RNG k-ε 模
型，使用多参考坐标系（MRF）方法模拟旋翼的旋

转流［25］。边界条件选用速度入口和压力出口以及

无滑移固体壁面。使用二阶迎风差分格式离散控

制方程，选取耦合方法作为压力修正方法。

1. 2　算例验证

本文以同类型翼身融合布局的 Fore-BWB 模

型进行数值模拟验证，与亚利桑那大学风洞实验

数据［26］进行对比。Fore-BWB 模型的主要参数为：

表 1　主要尺寸参数

Table 1　Main parameters

参数

翼根弦长 cr/m

翼梢弦长 ct/m

平均几何弦长 cMGC/m

机翼翼展 b/m

全机长 hB/m

面积 Sref/m2

轴距 bB/m

螺旋桨直径 Dprop/m

数值

1

0. 2

0. 6

2. 2

1. 2

1. 32

0. 55

0. 24
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参 考 面 积 1. 63 m2，平 均 气 动 弦 长 0. 2 m，展 长

0. 99 m，梢根比 0. 136，展弦比 4. 74，机体上配置的

翼型为 NACA642-015A 和 Eppler 330［12］。风洞实

验数据与数值仿真结果对比如图 2 所示，可以看

出：数值仿真计算结果与实验结果的变化趋势基

本一致，升阻比平均误差为 3. 2%。因此本文所采

用的数值模拟方法具有较高的可信度，能够用于

无人机相关的气动特性分析与对比［27］。

参考双叶 APC9060 螺旋桨地面条件下，流速

6. 23 m/s 时，对不同转速下的实验结果［28］进行数

值方法验证对比。APC9060 螺旋桨主要参数：直

径 228. 6 mm，桨距 152. 4 mm［29］。螺旋桨动态拉

力数值仿真结果与实验数据［28］对比如图 3 所示，可

以看出：旋翼的计算值与实验值的变化趋势一致，

平均误差为 3. 86%，选取 5 000 r/min 作为后续计

算中旋翼的转速，其误差是可以接受的。

1. 3　网格划分及收敛性验证分析

设计非结构网格时充分考虑到计算域对远场

边界条件的适应性，同时加密近壁面网格尺寸以

准确获得气动力数据。巡航状态时，侧滑角为 0°，
流场相对于飞机纵剖面对称，仅计算对称面至远

场区域，具体设置信息详见文献［30］。使用非结

构网格，将带桨构型无人机的空间计算域划分成   
2 部分，包围旋翼的部分为旋转区域，其余则为静

止区域。网格对机翼前后缘、翼梢处加密，机翼和

旋 翼 边 界 层 网 格 第 一 层 网 格 分 别 采 用 0. 10 和       
0. 03 mm，如图 4 所示。无人机巡航速度 30 m/s，
高度 500 m，Re=2×106。

以相同类型并采用一致的设置方法及划分流

程，网格划分时对飞机边线节点以 2 倍的方式对

应并加密，得到 3 套独立网格。这些网格的边界层

设置均相同，计算得到的机翼和旋翼第一层网格

对应的无量纲网格参数均满足 y+
1 ≈ 30。计算 0°迎

角的气动力系数，以验证网格数量对数值收敛性

的影响，结果如表 2 所示。网格数为 676 万与 1 306
万时，升力系数和阻力系数的相对误差分别小于

0. 84% 和 1. 70%。综合考虑，选择 948 万网格数

作为后续计算网格。

1. 4　气动特性对比分析

前飞状态下初始构型与干净构型的气动力系

数随迎角变化关系的对比如图 5 所示，在 2°巡航迎

图 4 全机网格

Fig. 4　Computational mesh of aircraft

表  2　网格收敛性验证

Table 2　Verification of grid sensitivity

网格数/万

  676

  948

1 306

升力系数

0. 071 8

0. 072 2

0. 072 4

阻力系数

0. 052 5

0. 051 9

0. 051 6

图 2 Fore-BWB 模型数值仿真与风洞实验数据对比

Fig. 2　Comparison of CFD and experimental 
results of Fore-BWB

图 3 旋翼动态拉力数值仿真与实验数据对比

Fig. 3　Comparison of rotor dynamic tension curves
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角时，最大升阻比为 14. 38，对应的升力系数为

0. 287，具有明显的通航飞机的特征［31-32］。由于此

时飞机飞行性能最佳，后续主要针对该迎角进行

分析。与干净构型相比，初始构型的升阻比、纵向

静稳定性和升力明显减小，阻力明显增大。

（a） 升阻比

（b） 俯仰力矩系数

（c） 升力系数

（d） 阻力系数

图 5 初始构型气动特性曲线

Fig. 5　Aerodynamic characteristic curves of 
initial configuration

初 始 构 型 和 干 净 构 型 机 体 和 机 体 截 面 处      
（y/b 分别为 0、0. 227、0. 300、0. 500）压力系数和流

线分布如图 6 所示，可以看出：旋翼对机体的影响

是全展向的，初始构型较同位置干净构型的机体，

在旋翼的作用下气流流速加快，引起机体上表面

低压区和下表面高压区面积明显减小，升力损失

较大；由于旋翼对迎风面前机体的气流“抽吸”加

速和迎风面后的机体对气流堵塞减速，造成旋翼

迎风面前的区域高压区面积和背风面后的区域低

压区面积明显增大，压力差变大，因此初始构型的

阻力明显大于干净构型。

（a） 干净构型机体和机体截面

（b） 初始构型机体和机体截面

图 6 压力系数与速度流线分布对比

Fig. 6　Comparison of pressure coefficients and 
velocity streamlines
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2　正交试验计算结果及分析

2. 1　正交试验设计

在产品设计开发和优化过程中，使用正交试

验设计方法，不仅可以提高参数识别和优化的效

率，还可以给出各因素对目标指标的影响程度，并

确定多目标指标所需的最优或较优参数组合［19］。

正交试验设计主要环节是利用规格化的正交表，

对选择的试验条件安排试验计划并进行试验。常

用的正交表符号表示为 Ln( m k )，L 为各种试验方案

组合的正交表，n 为试验次数（正交表行数），m 为

不同因素的水平值，k 为试验中因素的数目（正交

表列数，包含空列）。其中，n 的求解如式（3）所示。

n = k ( m - 1) + 1 （3）
根据初始构型和干净构型的气动特性对比分

析可知，旋翼直接影响了混合翼无人机的气动性

能。旋翼位置的合理分布，有利于提高混合翼无

人机的气动效率。在机体不变的情况下，正交试

验设计准则选取旋翼弦向位置（X）、展向位置（Y）

和垂向位置（Z）3 个主要变量，如图 7 所示。

将弦向位置、展向位置和垂向位置作为正交

试验的 3 个主要影响因素，每个因素中选取 4 个具

有代表性的水平值（每个因素具有代表性的旋翼

位置），如表 3 所示。

根据表 3 内容，本文设计 3 种正交表，如表 4 所

示。对正交表 L10（43）进行 10 次试验，无空列进行

试验误差的验证；正交表 L13（44）试验次数为 13 次，

试 验 水 平 组 合 和 计 算 分 析 较 为 繁 琐 ；正 交 表         
L16（45）引入 2 列空列，试验次数为 16 次，进行试验

误差验证，计算分析较为简便，试验次数相对较

少。综合分析，本文选取正交表 L16（45）分析旋翼

位置对复合翼无人机气动特性的影响。在这项试

验中，全因子试验包含 64 种不同的试验组合，正交

试验只需要 16 次试验，比全因子试验次数减少

75%。

2. 2　结果直观分析

将 3 个因素的 4 种水平值设计成 16 种具有代

表性的正交试验设计模型。以相同的边界条件和

数值方法，对这些模型进行仿真计算和后处理分

析，整理得到试验结果（本文的 2 列空列不在表中

显示），如表 5 所示。

图 7 混合翼无人机旋翼位置示意

Fig. 7　Rotor position indication of hybrid configuration UAV

表 3　试验因素及水平

Table 3　Test factors and levels
因素状态号

1
2
3
4

弦向位置/%

 43
 74
100
120

展向位置/%

22. 70
27. 30
30. 00
33. 00

垂向位移/mm

 0
10
15
20

表 4　正交表设计对比

Table 4　Comparison of orthogonal table of experiment
正交表

L10（43）

L13（44）

L16（45）

空列

0

1

2

试验次数

10

13

16

试验误差验证

无

有

有

表 5　正交试验方案及计算结果

Table 5　Scheme and results of orthogonal experiment

组号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

10

11

12

13

14

15

16

弦向位
置/%

 43

 43

 43

 43

 74

 74

 74

 74

100

100

100

100

120

120

120

120

展向位
置/%

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

22. 70

27. 30

30. 00

33. 00

垂向位
移/mm

15

20

0

10

20

15

10

0

0

10

15

20

10

0

20

15

升阻比
CL /CD

2. 71

3. 58

4. 98

5. 05

2. 95

2. 77

2. 52

2. 67

8. 79

9. 08

10. 73

9. 03

10. 03

9. 63

9. 46

9. 52

纵向静稳定性
dCM dα

-0. 001 8

-0. 001 7

-0. 001 6

-0. 001 4

-0. 003 7

-0. 003 4

-0. 003 2

-0. 003 1

-0. 003 5

-0. 003 5

-0. 003 8

-0. 003 6

-0. 003 4

-0. 003 2

-0. 003 0

-0. 002 9
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以最大升阻比和纵向静稳定性为优化目标，

分析这 3 个因素和 4 个水平值对升阻比和纵向静

稳定性的影响程度，确定较为合理的参数组合

方案。

由正交试验设计结果对升阻比和纵向静稳定

性进行极差分析，如表 6 所示，其中 xi 和 yi 分别表

示同水平值的升阻比和纵向静稳定性之和。由 xi

和 yi 中最大值减去最小值得到升阻比和纵向静稳

定性的极差［22］，分别为 Rxi 和 Ryi。

2. 3　结果计算分析

旋翼位置的 3 个因素对混合翼无人机的升

阻比和俯仰力矩系数曲线斜率的影响趋势，如

图 8 所示，可以看出：随着弦向位置因素（X）从

水平状态 1 到水平状态 4 的过程中，升阻比先减

小后增加，俯仰力矩系数曲线斜率先减小后增

加；而展向因素（Y）和垂向因素（Z）对升阻比和

俯仰力矩系数曲线斜率变化趋势不明显。根据

各试验因素对应的极差大小可以确定影响主次

顺序，得到弦向因素对构型的升阻比和俯仰力

矩系数曲线斜率影响最大，展向因素次之，垂向

因素最小。

（a） 升阻比

（b） 俯仰力矩系数曲线斜率

图 8 3 因素影响趋势

Fig. 8　Trends for three factors test

2. 4　旋翼位置影响规律分析

旋翼的展向和垂向位置变化时，由于这 2 个因

素对升阻比和俯仰力矩的影响不明显，不再具体

分析。旋翼的弦向位置对升阻比和俯仰力矩的影

响较明显，对其影响规律的原因分析如下。

1） 结合图 6 的压力系数与速度流线分布对比

分析可知，旋翼背风面存在机体时，机体阻塞了旋

翼吹出的气流，机体前的气流速度减小，压力差变

大；旋翼迎风面前存在机体时，机体表面的气流被

旋翼抽吸加速，机体后的低压区增大，压力差变大

表 6　正交试验结果分析

Table 6　Orthogonal experiment results

因素

X 因素

Y 因素

Z 因素

因素

X 因素

Y 因素

Z 因素

x1

16. 32

24. 48

26. 06

y1

-0. 006 5

-0. 012 4

-0. 011 4

x2

10. 91

25. 06

26. 68

y2

-0. 013 4

-0. 011 8

-0. 011 4

x3

37. 63

27. 69

25. 72

y3

-0. 014 4

-0. 011 6

-0. 012 0

x4

38. 64

26. 26

25. 03

y4

-0. 012 5

-0. 011 0

-0. 011 8

Rxi

27. 73

 3. 21

 1. 66

Ryi

0. 007 9

0. 001 4

0. 000 6
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且弱于前者。弦向 74% 位置旋翼的迎风面和背风

面均存在机体，出现了上述 2 种情况，因此其对升

阻比的影响较弱；弦向 43% 位置旋翼背风面存在

机体，其对升阻比的影响稍强于弦向 74% 位置；弦

向 100% 和 120% 位置旋翼的迎风面存在机体，对

升阻比的影响较大且两者相近。由图 6（b）可知，

弦向 74% 位置的一部分机体产生的阻塞气流在机

体表面与来流剪切形成速度较大的涡流，造成机

体尾缘的升力增大，因此其对纵向静稳定性的影

响与弦向 100% 和 120% 构型相近。

2） 结合图 7 和图 8 分析可知，机体面积变化会

影响升力和力矩特性，从而导致无人机的升阻比

和纵向稳定性产生变化。4 种弦向位置的机体和

重心前的机体半模面积如表 7 所示，可以看出：机

体面积变大的顺序依次为弦向 74%、43%、100%
和 120% 位置，对升阻比的影响与面积变大顺序一

致。无人机的参考重心前、弦向 43% 位置的机体

面积较小，因此弦向 43% 对纵向静稳定性的影响

较弱；弦向 74%、100% 和 120% 位置的机体面积

基本一致，因此三者对纵向静稳定的影响基本

一致。

3　旋翼位置正交优化分析

3. 1　单目标优化

以提高升阻比和纵向静稳定性为优化目标，

分析旋翼位置的最优参数组合。根据正交试验的

数据处理方法，由极差的大小可以判断 xi 或 yi 对升

阻比和纵向静稳定性的影响程度［19］。比较 3 个因

素的 4 个水平值对应的 2 个评价指标（升阻比和纵

向静稳定），确定单目标最优水平组合。优化目标

为升阻比时，弦向因素的排序依次为：X4、X3、X1和

X2，因此 X4 为升阻比的最优水平。对其他试验因

素进行类似分析，此处不再展开论述，分别得到以

升阻比和纵向静稳定性为单一优化目标的最优水

平组合，具体结果如表 8 所示。

3. 2　多目标优化

表 8 得出的优化参数组合为单目标优化，为确

定混合翼无人机的升阻比和纵向静稳定性双目标

的优化组合，逐步分析弦向、展向和垂向 3 个因素

的影响，综合平衡分析得到混合翼无人机旋翼位

置的最优组合参数。

弦向位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静

稳定性影响最大，为主要因素。根据单目标优化

组合参数的结果，对 X3和 X4进行对比分析，X3相对

于 X4 的升阻比降低约 2. 62%，而纵向静稳定性增

加约 13. 19%，综合平衡后得到 X3为 X 因素的最优

水平。

展向位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静

稳定性影响次之，为次要因素。较好的升阻比和

纵向静稳定性是本文的优化目标，由表 6 可知 Y1

和 Y3 为较优水平，本文只对 Y1 和 Y3 作对比分析。

Y3 相较于 Y1 的升阻比增加约 13. 1%，而俯仰力矩

系数减小约 6. 45%，综合平衡后得到 Y3 为 Y 因素

的最优水平。

垂向位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静

稳定性的影响最小，试验因素取 Z2和 Z3对比，Z3相

较于 Z2 的升阻比降低约 3. 62%，而俯仰力矩系数

增加约 5. 26%。综合平衡后得到 Z3 为垂向位置 Z

因素的较优水平。

综上所述，通过对试验结果的计算分析和直

观分析，以及单目标优化和多目标综合分析，旋翼

位置对混合翼无人机的升阻比和纵向静稳定性 2
个优化目标的综合最优水平组合为 X3Y3Z3，即优

化构型的旋翼位置参数。

3. 3　优化后的气动特性对比分析

初始构型、优化构型和干净构型在前飞状态

下的气动力随迎角变化关系的对比如图 9 所示，可

表 8　单目标优化所得水平组合

Table 8　The level combination obtained by single 
objective optimization

因素状态号

升阻比

纵向静稳定性

影响顺序

X>Y>Z

X>Y>Z

最优组合

X4Y3Z2

X3Y1Z3

表 7　4 种弦向位置的机体半模面积

Table 7　Airframe half-mode area of four 
chordwise positions

弦向位置/%

 43
 74
100
120

机体面积/m2

0. 629
0. 615
0. 637
0. 660

重心前机体面积/m2

0. 110 0
0. 139 0
0. 140 0
0. 140 0
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以看出：巡航迎角下，优化构型较初始构型的升力

系数增加约 0. 6 倍，阻力系数减小约 0. 6 倍，升阻

比增加约 2. 8 倍；优化构型较初始构型，其最大升

阻比增加约 2 倍；-4°~10°时，优化构型较初始构

型俯仰力矩系数曲线的斜率增加约 15. 15%，有效

改善了纵向静稳定性。

（a） 升阻比

（b） 俯仰力矩系数

（c） 升力系数

（d） 阻力系数

图 9 优化前后气动特性对比

Fig. 9　Comparison of aerodynamic characteristics Curves

优化构型机体的压力系数和流线分布如图 10
所示，与图 6 对比可以看出：优化构型的气流较好

地附着在机体表面，机体上表面的低压区和下表

面的高压区面积明显扩大，升力增加较为明显；在

旋翼迎风面前高速涡流减弱较为明显，低压区面

积明显变小，压力差减小，因此阻力减小。同时，

与初始构型相比，优化构型的机体（机体剖面翼型

完整度较好和面积较大）完整性较好，也是造成气

动性能和纵向静稳定性提升的原因之一。

初始构型、优化构型和干净构型压力系数分

布对比和展向位置示意如图 11 所示，其中 A~D 代

表不同展向位置的机翼弦向的压力系数分布，可

以看出：旋翼的旋转对机翼绕流流动的影响范围

是全展向的，且主要影响机体的下表面；带桨构型

的压力系数范围明显小于干净构型，气动性能下

降；远离旋翼影响区域，剖面的升力系数范围接近

干净构型；相较于初始构型，优化构型的机体表面

的压力系数范围明显扩大。

图 10 优化构型压力系数和流线分布

Fig. 10　Pressure and velocity streamlines
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（a） 展向位置示意

（b） 展向 A 位置

（c） 展向 B 位置

（d） 展向 C 位置

（e） 展向 D 位置

图 11 机翼典型展向位置压力系数对比

Fig. 11　Spanwise pressure coefficients 
distribution comparison of wings

4　结  论

1） 正交试验优化结果表明，对于本文布局，在

旋翼位置的 3 个方向的参数中，弦向位置对混合翼

无人机的升阻比和纵向静稳定性的影响最大，展

向次之，垂向则最小。合理布置旋翼位置，能够保

证较好的升阻力特性，同时也可以改善纵向静稳

定性。

2） 通过对正交试验结果的计算分析和直观分

析，对混合翼无人机的升阻比和纵向静稳定性的

旋翼位置最优水平组合为 X3Y3Z3，即弦向 74% 翼

根弦长、展向 30% 展长和垂向 15 mm 的设计方案

具有良好的气动性能。

3） 在模拟迎角范围内，进行正交试验优化后

的混合翼无人机旋翼位置的气动参数明显优于初

始构型，提升了气动效率和纵向静稳定性。

后续将综合考虑气动、操稳和结构性能，并使

用多学科设计优化方法，提出更具有工程应用价

值的改进方案。
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太阳能飞机全天巡航高度与翼载荷耦合
参量敏度分析

邱福生，董翊行，杜一鸣

（沈阳航空航天大学  航空宇航学院， 沈阳  110136）

摘 要： 相对于传统常规动力飞机，太阳能无人机具有飞行高度高和续航能力强的特点，可通过模块化换装任

务载荷，执行特种任务。基于长航时太阳能无人机工作原理，分析太阳能无人机全天巡航高度与翼载荷在能量

收支平衡设计体系下的耦合关系，并对其耦合参量（气动效率、太阳能光伏组件效率及铺设率、推进系统效率和

负载功率因子、飞行季节与飞行维度）展开系统性的敏度分析。结果表明：长航时太阳能飞机应首先考虑设计

或优化合适的升力系数及阻力系数，以达到最大的气动效率；当光伏组件的转换效率达到 0.35 以上时，提高光

伏组件铺设率对全天巡航高度影响较弱，但有助于提高翼载荷上限。

关键词： 太阳能飞机；能量平衡；巡航高度；翼载荷；耦合；敏度分析
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The sensitivity analysis of coupling parameters between all-day 
cruise altitude and wing load of solar-powered aircraft

QIU Fusheng， DONG Yihang， DU Yiming
（College of Aerospace Engineering， Shenyang Aerospace University， Shenyang 110136， China）

Abstract： Compared to conventional powered aircraft， the solar-powered UAV have characteristics of high-         
altitude and long-endurance， which can modular change up the task payloads and carry out related special tasks. 
Based on the working principle of long endurance solar-powered aircraft， the coupling relationship between the   
all-day cruising altitude and wing load of solar-powered aircraft under the energy balance design system is analyzed. 
The coupling parameters， including aerodynamic parameters， solar panels efficiency and paving rate， propulsion 
system efficiency and load power factor， flight season and flight latitude， are systematically analyzed for sensitivity. 
The results indicate that the design or optimization of appropriate lift and drag coefficients should be the first consi-
deration for long endurance solar-powered aircraft to achieve best aerodynamic efficiency. When the efficiency of    
solar panels reaches 0.35 or above， increasing the installation rate of solar panels has a weaker impact on the all-day 
cruising altitude， but it helps to increase the upper limit of wing load.
Key words： solar-powered aircraft； energy balance； cruising altitude； wing load； coupling； sensitivity analysis
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0　引  言

太阳能无人机利用机体上的太阳能光伏电池

将光能转化为电能，一部分用于日间巡航，另一部

分储存在储能电池中，用于夜间巡航，直至第二天

白天到来再次进行能量补充和吸收，依此循环，理

论上可实现“永久飞行”。 2018 年 8 月，英国的

Zephyr-S 太阳能无人机创造了 26 天不间断巡航飞

行的纪录，飞行高度达到了 22. 5 km ［1］。相比于传

统的有人机，太阳能无人机具有飞行高度高和续

航能力强的特点，且具备“伪卫星”的应用特征，可

通过模块化换装任务载荷，执行侦察监视、区域巡

逻、通信中继等特种任务［2］，是当今航空技术领域

的研究热点之一。

由于太阳能飞机的工作原理与常规动力飞机

相比具有特殊性，其总体设计需以能量收支平衡

为中心［3］。另一方面，相较于常规动力飞机，太阳

能飞机的飞行状态相对单一，其任务时间段大多

是以巡航状态进行的，尽量提升其全天巡航高度

及翼载荷上限，则更能体现出其在工程应用或持

久留空平台等领域的显著优势。因此，依据太阳

能无人机能量收支平衡的设计理念，针对太阳能

飞机设计中的相关设计要素之间的关系进行分

析，将有利于进行多学科的一体化优化设计，实现

最佳的多学科设计参数的统筹匹配。

Noth 等［4］基于能量平衡和质量平衡方程，建

立了一套太阳能无人机的总体设计方法；Petr 等［5］

研究了不同区域、不同季节对太阳能飞机“永久飞

行”能力的影响；苏宝玉等［6］对太阳能无人机初始

设计参数的敏感性进行了分析；昌敏等［7-8］以跨昼

夜能量平衡为基础，采用敏度分析方法，从多角度

分析了各参数对太阳能无人机可持续巡航高度的

影响；朱雄峰［9］以能量为中心，推导了一系列广义

设计参数，并使用这些广义参数对太阳能飞机的

最大飞行高度和翼载荷边界进行了研究。

文献［4-5］的研究主要针对能量收支平衡下

太阳能飞行器的总体参数进行设计，而对巡航高

度或翼载荷领域研究较少；文献［6-9］的研究从各

个角度对初始设计参数敏度、巡航高度或翼载荷

领域进行了分析研究，但未能考虑巡航高度与翼

载荷在能量收支平衡设计过程中的单参数耦合

关系。

本文基于太阳能无人机的基本工作原理及设

计理念，分析太阳能无人机巡航高度与翼载荷在

能量收支平衡设计体系下的耦合关系，并参考世

界上典型的太阳能飞机相关设计参数，对耦合参

数敏度进行系统性分析，得出相关结论及总体设

计中所应遵循的准则，以期为开展太阳能无人机

总体设计和改进优化提供参考。

1　基于能量收支平衡的设计方法

太阳能飞机的飞行状态相对单一，大多是以

巡航状态进行的，且飞行过程中飞机重量始终不

变，因此在太阳能飞机的总体设计中，气动力设计

点的升力系数通常是定值［10］。巡航状态下，太阳

能飞机在空中进行稳定的水平飞行，依据太阳能

飞机在巡航阶段的升重平衡、推阻平衡及飞行功

率表达式 P lev = Tv［11］，可得出太阳能无人机在巡

航飞行状态下的需用功率：

P lev = CD

C 3/2
L

W 3

S
2
ρ

（1）

式中：CL 为升力系数；CD 为阻力系数；W 为飞行器

总质量；S 为机翼面积；ρ 为飞行高度所对应的大气

密度。

对于太阳能飞行器在飞行过程中负载所消耗

的能量，可用负载功率因子来表示，则太阳能飞行

器在巡航飞行状态下所需的平均功率 P tot
［7］为

P tot = P lev + P ap = P lev

ηp
+ P lev ηap = P lev ( 1

ηp
+ η ap)

（2）
式中：P ap 为负载功率消耗；ηp 为推进系统效率；η ap

为负载功率因子，反映了机载耗电设备执行工作

时的效率。

在一昼夜（24 h）的不间断飞行中，依据太阳能

飞机能量收支平衡工作原理，太阳能飞机光伏组

件全天所采集的能量，必须与太阳能飞机维持一

昼夜周期工作所消耗的能量保持平衡［12］，令太阳

能飞机在巡航飞行状态下所需的平均功率 P tot 等

于光伏电池所能采集的平均功率，即：

CD

C 3/2
L

W 3

S
2
ρ

⋅ ( 1
ηp

+ η ap)= P̄ sun Sη cov η sc ηmppt

       （3）
式中：P̄ sun 为某日期下的日均太阳辐照强度（24 h 范

围内），太阳辐照强度会随季节和地理位置而变

化，其为飞行季节和飞行区域的函数［13］；η cov 为太
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阳能光伏电池对机翼的覆盖率；η sc 为太阳能光     
伏电池的转化效率；ηmppt 为峰值功率跟踪系统

（MPPT）效率。

由式（3）可推导出太阳能无人机全天能量收

支平衡条件下的翼载荷表达式：

W
S

=

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê

ê

ê
P̄ sun η cov η sc ηmppt ρ C 3/2

L

2 · ( )1
ηp

+ η ap CD

ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú
2/3

（4）

太阳能飞机由于自身工作特点，在夜间，其所

消耗能量必须与存储在机载二次储能电池的能量

保持平衡［14］。令二次储能电池储存的能量与夜晚

消耗能量相等：

m b kb = P lev ( )1
ηp

+ η ap ⋅ T n （5）

式中：m b 为储能电池的质量；kb 为储能电池的比能

量参数；T n 为夜间时长。

式（5）是太阳能无人机在夜间飞行状态下的

能量平衡关系式，由该式可计算出太阳能飞行器

跨昼夜飞行所需的储能电池质量。根据太阳能无

人机的一般结构可知，MPPT、航电系统和有效载

荷的质量，相比于其他组件质量（如机翼、储能电

池）非常小，其中航空电子设备的质量约为总质量

的 3%［15］，因此本文研究中忽略上述质量，则太阳

能无人机的总质量可表示为

m = P lev ( )1
ηp

+ η ap ⋅ T n

kb
+ S ( )ρ af + η cov ρ sc （6）

式中：ρ af 为太阳能飞机的结构面密度；ρ sc 为光伏组

件的面密度。

将式（6）两边同乘以重力加速度 g 后再同除以

机翼参考面积，可得一个关于 W S 的函数关系

式［9］，之后将其代入式（4），消去式中的 W S，即可

得到能量收支平衡下全天巡航高度 H d 所对应的大

气密度 ρ ( H d )的表达式：

ρ ( )H d = 2g 3 ( )1
ηp

+ η ap

2

×

é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúú( )T n

kb
⋅ ( )P̄ sun η cov η sc ηmppt + ( )ρ af + η cov ρ sc

3

( )P̄ sun η cov η sc ηmppt
2
⋅ ( )C 3/2

L

CD

2    （7）

式（7）是用于分析太阳能飞机能量收支平衡

状态下的全天巡航高度的重要关系式。同时结合

式（4）可以得出，太阳能无人机全天巡航高度与翼

载荷在能量收支平衡体系下的耦合参量有：气动

参数、太阳能光伏组件效率及铺设率、推进系统效

率和负载功率因子、飞行季节与飞行维度。本文

将参考世界上典型的太阳能飞机相关设计参数及

当前工程技术水平，系统性分析各耦合参数对太

阳能飞行器全天巡航高度及翼载荷的性能影响

特征。

2　耦合参量敏度分析

太阳能无人机由于其工作原理及环境特点，

不仅对光伏电池转换效率有较高要求，同时也要

求光伏电池转换具有良好的物理特性，包括低面

密度、易附形、耐高/低温、耐辐射等。目前，主要

有硅电池和薄膜电池被应用于太阳能无人机，硅

基光伏电池的实验室能量转化效率在 25% 左右，

商 业 化 的 硅 基 太 阳 能 电 池 的 转 换 效 率 通 常 在

16%~22% 左右；薄膜电池单体厚度薄，附形能力

强，能够满足柔性大展弦比机翼的铺片需求，如

Sky-sailor，其采用的砷化镓薄膜光伏电池能量转

化效率约为 25%~30%，但薄膜光伏太阳能电池

铺设在机翼上的单位重量大约是硅基光伏电池的

三倍，在获得更高效率的同时，也付出了较高的重

量代价，这对太阳能飞机的超长航时性能来说是

极为不利的。典型太阳能飞行器所采用的光伏电

池类型及其性能参数如表 1 所示。

对于储能电池而言，能量密度是衡量其性能

的关键指标，同时也是关系到太阳能飞机设计方

表 1　典型太阳能飞行器光伏电池类型及其性能参数

Table 1　The types and performance parameters of 
solar panels for typical solar-powered aircraft

太阳能飞行器名称

Helios

Heliplat

Sky-sailor

HB-SIA

Zephyr-7

光伏电池类型

单晶硅

单晶硅

GaAs

单晶硅

非晶硅

转换效率/%

16

22

27~28

约为 18

19

39
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案成败的一个重要因素，其重量一般占太阳能无

人机全机重量的 30% 以上。目前，锂离子电池和

锂聚合物电池在太阳能无人机领域的应用最为广

泛，其能量密度区间一般在 180~240 W·h/kg 之

间，Zephyr-7 太阳能无人机搭载了 Sion Power 公
司生产的锂硫电池（Li-S），其电池能量密度可以     
达 到 500~600 W·h/kg，应 用 演 示 时 一 般 取             
350 W·h/kg［16］。  

此外，太阳能光伏电池对机翼的覆盖率一般

约为 90%，且对于常规布局形式的太阳能飞机，其

水平安定面处也可进行光伏电池的铺设；MPPT
的效率一般约为 95%；太阳能飞行器的结构面密

度一般在 0. 8~3. 5 kg/m2 范围内，光伏组件的面密

度 为 0. 73~1. 35 kg/m2［8］；推 进 系 统 效 率 约 为

70%［17］。据此，得到无人机相关概念设计参数如

表 2 所示，表中参数取值均符合实际情况，本文参

考以上各参数的统计值，地理位置取武汉市，无特

殊说明外，飞行日期将设定为夏至日。

2. 1　气动效率

为获得较高的升力，增强在高空中持续飞行

的能力，长航时太阳能飞机在设计上通常采用大

展弦比机翼，以下将具体分析气动效率对全天巡

航高度及翼载荷性能的影响情况。

除气动参数 CL 及 CD 外，取定其他参数与表 2
一致，分析全天巡航高度随 CL ∕ CD 及 CL 的变化关

系，如图 1 所示。

从图 1 可以看出：升阻比的提升可以明显提高

飞行器的全天巡航高度，当升阻比达到 30 以上时，

全天巡航高度随着升阻比的增加逐渐趋于平稳。

在太阳能飞机气动系统的设计过程中，应设计或

优化合适的升力系数及阻力系数，最大程度提高

其气动效率，能够有效提高太阳能飞机的全天巡

航高度。

为避开对流层多变的复杂气流环境，提升飞

行稳定性，长航时太阳能飞机的一般飞行于 10 km
以上的平流层，选定 10~25 km 的巡航高度范围，

除气动效率参数外，其他参数保持不变，选取 3 组

升阻比 K，得出其翼载荷界限图如图 2 所示。

从图 2 可以看出：翼载荷受飞行高度及升阻比

变化影响明显，当其他参数一定时，升阻比每增加

10，所允许的翼载荷范围约提高 12%~15%，对于

太阳能飞机来说，提高飞机的升限，意味着可以为

飞机提供更好的适航性，使飞机能够在更广泛的

气象条件下安全飞行。太阳能飞机的翼载荷也决

定了其升限，当翼载荷确定时，其只可在某个高度

限以下飞行。

图 1 全天巡航高度与升力系数和升阻比的关系

Fig. 1　Relationship between all-day cruising altitude and 
lift coefficient and lift-drag ratio

图 2 翼载荷与飞行高度和升阻比的关系

Fig. 2　Relationship between wing load and 
cruising altitude and lift-drag ratio

表 2　太阳能无人机参数

Table 2　Parameters of solar-powered UAV

设计参数

ηmppt

η sc

ηcov

ηp

CL

CD

ρaf

ρ sc

kb

含义

MPPT 效率/%

太阳能光伏组件转换效率/%

太阳能光伏组件覆盖率/%

推进系统效率/%

升力系数

阻力系数

机翼结构面密度/（kg ⋅ m-2）

太阳能光伏组件面密度/（kg ⋅ m-2）

储能电池比能量参数/（W ⋅ h ⋅ kg-1）

数值

95

20

90

70

1. 00

0. 03

1. 8

0. 8

350

40
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2. 2　推进系统效率和负载功率因子

由 1. 1 节分析可知，推进系统效率、负载功率

因子与太阳能飞机的全天巡航高度及翼载荷相关

联，下面主要分析全天巡航高度及翼载荷与推进

系统效率和负载功率因子之间的关系。

除推进系统效率 ηp 和负载功率因子 η ap 外，取

其他参数与表 2 一致，得出全天巡航高度随推进系

统效率 ηp 和负载功率因子 η ap 的变化关系，如图 3
所示。

从图 3 可以看出：推进系统效率每提高 0. 1，全
天巡航高度约提高 0. 5 km；负载功率因子每下降

0. 1，全天巡航高度约提高 0. 5 km。由此可知，在

一定情况下，提高推进系统效率和降低负载功率

因子对于全天巡航高度的提升是等价的。

受限于目前的工程技术发展影响，无人机的

推进系统效率约为 0. 7，且通常情况下，在太阳能

飞机的设计阶段，推进系统效率一般是给定的，因

此对于太阳能飞机在飞行过程中的功率消耗问

题，一般应考虑减小其负载功率因子。此外对比

图 1 可知，负载功率因子 η ap 对全天巡航高度的影

响程度小于气动效率 C 1. 5
L CD，因而对于在设计阶

段的气动效率与负载外挂的耦合问题，应着重考

虑其气动效率。

由于设计阶段推进系统的效率一般是确定

的，而其负载功率因子则各不相同，下面选取推进

系统效率 ηp 为 0. 7，其他参数保持不变，分析在

10~25 km 巡航高度范围内，负载功率因子 η ap 对翼

载荷的影响，如图 4 所示。

从图 4 可以看出：在推进系统效率一定时，负

载功率因子每增加 0. 1，其翼载荷允许上限约下降

5%。同时结合图 2 分析可知，在不同飞行高度下，

制约翼载荷上限的关键因素可能是不同的，在设

计阶段需依据具体飞行需求或设计指标，来确定

以上参数的选取。

2. 3　飞行季节和维度

结合太阳能无人机的实际工作环境来看，当

飞行季节和区域发生变化时，太阳光辐射强度、夜

间时长等环境因素也随之变化，下面将具体分析

春分（秋分）、夏至和冬至以及飞行区域纬度对全

天巡航高度及翼载荷性能的影响情况。

日均太阳辐照强度 P̄ sun 与夜间时长均受飞行

季节和纬度影响，取定其他参数与表 2 一致，得出

全天巡航高度随飞行季节和纬度的变化关系，如

图 5 所示。

从图 5 可以看出：太阳能飞行器受季节和飞行

纬度的影响较大，在低纬度地区，一年中的全天可

图 3 全天巡航高度与 ηp 和 η ap 的关系

Fig. 3　Relationship between all-day cruising 
altitude and ηp and η ap

图 5 全天巡航高度与飞行纬度、飞行季节的关系

Fig. 5　Relationship between all-day cruising 
altitude and flight latitude and season

图 4 翼载荷与巡航高度和 η ap 的关系

Fig. 4　Relationship between wing load and 
cruising altitude and η ap
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持续飞行高度波动范围较小，而在高纬度地区，其

波动较大。出现这种结果的主要原因是：在春季，

随着纬度的增加，太阳辐照强度逐渐减弱；夏季，

随着纬度的增加，虽然太阳辐照的强度变化波动

小，但夜间时长会逐渐缩短，减小了满足夜间能量

平衡所需的储能电池质量；冬季，随着维度的增

加，太阳辐照的强度逐渐下降，且夜间时长增加，

从而致使其全天巡航高度大幅下降。因此仅从全

天巡航高度与翼载荷性能稳定性来看，对于未来

有跨季飞行或执行“伪卫星”任务平台的太阳能飞

机有利飞行区域为赤道附近。此外，当无人机的

设计参数确定时，在不同的飞行季节及纬度下，太

阳能飞机的全天巡航高度是不同的。

本文预设飞行位置武汉市，其他参数保持不

变，分析不同飞行季节对翼载荷的影响，如图 6
所示。

从图 6 可以看出：在夏季太阳能飞机的翼载荷

上限较高，而在冬季最低。当其他参数确定时，在

同一高度处，夏至日的翼载荷上限比春分日约提

高 14%，比冬至日约提高 24%。

结合图 5 分析结果可知，夏季是最有利于太阳

能飞行器的飞行季节，在为太阳能飞行器设计和

装订飞行方案时，必须要考虑季节和飞行纬度的

影响。此外，太阳能飞机“Helios”与“Zephyr”系列

型号均是在夏季附近创造了当时的飞行高度和飞

行时长记录。

2. 4　太阳能光伏组件转换效率和铺设率

由太阳能飞机的能量供应链可知，光伏组件

是影响能量平衡中的重要一环，在设计太阳能无

人机时，一般会选择较高的太阳能光伏电池铺设

率，以便于更好的满足能量需求，但太阳能飞机光

伏组件铺设率的提高，会带来整机质量的提高，增

加实现滞空时的能量消耗，故需找到合适的铺装

率，以平衡能效与重量之间的关系，下面具体分析

这两个参数对全天巡航高度及翼载荷的性能影响

特征。

除太阳能光伏组件转换效率 η sc 和铺设率 η cov

外，取定其他参数与表 2 一致，得出全天巡航高度

随太阳能光伏组件转换效率 η sc 和铺设率 η cov 的变

化关系，如图 7 所示。

从图 7 可以看出：提高光伏组件的铺设率对全

天巡航高度的提升较弱，此外，随着光伏组件转化

效率的提高，全天巡航高度增速逐渐平稳，且当光

伏组件转换效率达到 0. 35 时，有饱和趋势。因此

在总体设计阶段中，可根据实际设计指标或飞行

需求来确定选择转换效率较高但单位质量较大的

砷化镓薄膜光伏电池，或转换效率低但单位质量

较小的硅基光伏电池。

接下来选取光伏组件转换效率为 0. 2，其他参

数保持不变，研究光伏组件铺设率在不同巡航高

度下对翼载荷的影响，如图 8 所示，可以看出：当其

他参数一定时，光伏组件铺设率越高，在同一巡航

高度下所允许的翼载荷越大，目前实现了数周不

间断巡航飞行的常规布局形式的“Zephyr”系列型

号太阳能无人机，也采取了在尾翼铺设太阳能光

伏电池的设计。因此在太阳能飞机设计过程中，

应在不影响整机气动效率的前提下，尽量提高飞

行器的光伏组件铺设比率，有助于提高载荷能力，

更好的满足任务需求。

图 7 全天巡航高度与 η sc 和 η cov 的关系

Fig. 7　Relationship between cruising altitude and η sc and η cov

图 6 翼载荷与巡航高度和飞行季节的关系

Fig. 6　Relationship between wing load and 
cruising altitude and season
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3　结  论

1） 太阳能无人机全天巡航高度及翼载荷在能

量收支平衡总体设计中的耦合参量包括：气动效

率、太阳能光伏组件效率及铺设率、推进系统效率

和负载功率因子、飞行季节与飞行维度。

2） 在长航时太阳能飞机设计中，应首先考虑

设计或优化合适的升力系数及阻力系数，以达到

最大的气动效率 C 1. 5
L CD；且在不影响气动效率的

前提下，可尽量提高太阳能光伏组件的铺设面积。

3） 仅从全天巡航高度与翼载荷性能的稳定性

来看，作为持久留空平台或执行“伪卫星”任务的

太阳能飞机有利飞行区域为赤道附近。

4） 当光伏组件的转换效率达到 0. 35 时，提高

光伏组件铺设率对全天巡航高度影响较弱，但有

助于翼载荷上限的提高。

参  考  文  献
［1］ 马东立， 张良， 杨穆清， 等 .  超长航时太阳能无人机关键技

术综述［J］.  航空学报， 2020， 41（3）： 623418.

MA Dongli， ZHANG Liang， YANG Muqing， et al.  Re⁃

view of key technologies of ultra-long-endurance solar pow⁃

ered un ⁃ manned aerial vehicle［J］.  Acta Aeronautica et As⁃

tronautica Sinica， 2020， 41（3）： 623418.（in Chinese）

［2］ QU Hua， ZHANG Wenna， ZHAO Jihong， et al.  Rapid de⁃

ployment of UAVs based on bandwidth resources in emer⁃

gency scenarios［C］∥ 2020 Information Communication 

Technologies Conference（ICTC）.  Nanjing： IEEE， 2020： 

86-90.  

［3］ 王彦广， 王伟志， 黄灿林 .  平流层飞行器技术的最新发展

［J］.  航天返回与遥感， 2019， 40（2）： 1-12.

WANG Yanguang， WANG Weizhi， HUANG Canlin.  The 

latest development of stratospheric aerocraft technology［J］.  

Spacecraft Recovery & Remote Sensing， 2019， 40（2）： 1-

12.（in Chinese）

［4］ NOTH A， SIEGWART R， ENGEL W.  Design of solar 

powered airplanes for continuous flight［J］.  Environmental 

Research， 2017（1）： 1-3.

［5］ PETR M， DANIIL P， ANTON I.  Preliminary design and 

technology forecast synthesis for solar-powered high altitude 

aircraft［J］.  Proceedings of the Institution of Mechanical En⁃

gineers Part G： Journal of Aerospace Engineering， 2022， 

236（11）： 2225-2234.

［6］ 苏宝玉， 郭彬新 .  太阳能无人机初始设计参数分析［J］.  电

光系统， 2010， 6（2）： 57-60.

SU Baoyu， GUO Binxin.  Analysis about original design pa⁃

rameters of solar UAVs［J］.  Electronic and Electro-optical 

System， 2010， 6（2）： 57-60.（in Chinese）

［7］ 昌敏， 周洲， 郑志成 .  太阳能飞机原理及总体参数敏度分

析［J］.  西北工业大学学报， 2010， 28（5）： 792-796.

CHANG Min， ZHOU Zhou， ZHENG Zhicheng.  Flight 

principle of solar-powered airplane and sensitivity analysis of 

its conceptual parameters［J］.  Journal of Northwestern Poly⁃

technical University， 2010， 28（5）： 792-796.（in Chinese）

［8］ 昌敏， 周洲， 李盈盈 .  基于能量平衡的太阳能飞机可持续

高度分析［J］.  西北工业大学学报， 2012， 30（4）： 541-546.

CHANG Min， ZHOU Zhou， LI Yingying.  An effective the⁃

oretical analysis of persistent flight altitudes of solar-powered 

airplanes［J］.  Journal of Northwestern Polytechnical Univer⁃

sity， 2012， 30（4）： 541-546.（in Chinese）

［9］ 朱雄峰 .  基于广义能量的太阳能飞行器总体设计研究

［D］.  长沙： 国防科学技术大学， 2014.

ZHU Xiongfeng.  Generalized energy based conceptual de⁃

sign method of solar-powered airplane［D］.  Changsha： Na⁃

tional University of Defense Technology， 2014.（in Chinese）

［10］ 张健， 张德虎 .  高空长航时太阳能无人机总体设计要点分

析［J］.  航空学报， 2016， 37（增刊 1）： 1-7.

ZHANG Jian， ZHANG Dehu.  Essentials of configuration 

design of HALE solar-powered UAVs［J］.  Acta Aeronauti⁃

ca et Astronautica  Sinica， 2016， 37（s1）： 1-7.（in Chinese）

［11］ ZHANG Lanchuan， ZHU Weiyu， DU Huafei， et al.  Multi⁃

disciplinary design of high altitude airship based on solar ener⁃

gy optimization［J］.  Aerospace Science and Technology， 

2021， 110： 106440.

［12］ CABRANE Z， BATOOL D， KIM J， et al.  Design and 

simulation studies of battery-supercapacitor hybrid energy 

storage system for improved performances of traction system 

of solar vehicle［J］.  Journal of Energy Storage， 2020， 32： 

101943.

图 8 翼载荷与巡航高度和 η cov 的关系

Fig. 8　Relationship between wing load and 
cruising altitude and η cov

43



第  16 卷航空工程进展

［13］ 廖俊， 陈铮， 王宁， 等 .  基于广义能量法的充气式快速部署

无人机翼载荷设计分析［J］.  中南大学学报（自然科学版）， 
2023， 54（9）： 3461-3469.
LIAO Jun， CHEN Zheng， WANG Ning， et al.  Wing load 
design and analysis based on generalized energy method for 
inflatable rapid deployment UAV［J］.  Journal of Central 
South University （Science and Technology）， 2023， 54（9）： 
3461-3469.（in Chinese）

［14］ MANOJ V， HARSHITH T N， DARSHAN G J， et al.  
Design and analysis of high altitude pseudo satellite （HAPS）
［J］.  International Journal of Engineering Sciences & Re⁃
search Technology， 2020， 9（1）： 31-46.

［15］ 田孟伟， 赵立杰 .  太阳能无人机功率—能量平衡计算的参

数化分析［J］.  飞机设计， 2020， 40（5）： 24-27.
TIAN Mengwei， ZHAO Lijie.  Parameterized analysis of 
power and balance calculation for solar-powered UAVs［J］.  

Aircraft Design， 2020， 40（5）： 24-27.（in Chinese）
［16］ 高显忠 .  基于重力势与风梯度的太阳能飞行器 HALE 问题

研究［D］.  长沙： 国防科学技术大学， 2014.
GAO Xianzhong.  Research on high-altitude long-endurance 
flight of solar-powered aircraft based on gravitational poten⁃
tial and wind shear［D］.  Changsha： National University of 
Defense Technology， 2014.（in Chinese）

［17］ 李星辉， 李权， 张健 .  太阳能无人机高效螺旋桨气动设计

［J］.  航空工程进展， 2020， 11（2）： 220-225，238.
LI Xinghui， LI Quan， ZHANG Jian.  Aerodynamic design 
of a high efficient solar powered UAV propeller［J］.  Advanc⁃
es in Aeronautical Science and Engineering， 2020， 11（2）： 
220-225，238.（in Chinese）

（编辑：马文静）

（上接第 36 页）

［25］ 马进超， 张春元， 李翔， 等 .  螺旋桨分布对小型串列翼无人

机气动特性影响研究［J］.  兵器装备工程学报， 2020， 41
（5）： 54-59.
MA Jinchao， ZHANG Chunyuan， LI Xiang， et al.  Study 
on effect of propeller distribution on aerodynamic characteris⁃
tics of small tandem-wing UAV［J］.  Journal of Ordnance 
Equipment Engineering， 2020， 41（5）： 54-59.（in Chinese）

［26］ BORGMAN D.  Wind tunnel characterization［D］.  Arizona： 
University of Arizona， 2018.

［27］ 王运涛， 洪俊武， 孟德虹 .  湍流模型对梯形翼高升力构型

的影响［J］.  空气动力学学报， 2013， 31（1）： 52-55.
WANG Yuntao， HONG Junwu， MENG Dehong.  The in⁃
fluence of turbulent models to trap wing simulation［J］.  Acta 
Aerodynamica Sinica， 2013， 31（1）： 52-55.（in Chinese）

［28］ ZHU H， JIANG Z， ZHAO H.  Aerodynamic performance 
of propellers for multirotor unmanned aerial vehicles： mea⁃
surement， analysis， and experiment［J］.  Shock and Vibra⁃
tion， 2021， 2： 1-11.

［29］ TJHAI C.  Developing stochastic model of thrust and flight 
dynamics for small UAVs［D］.  Minnesota： University of 
Minnesota， 2013.

［30］ 王晓璐， 吴登宇， 苗楠， 等 .  双尾撑布局飞机气动特性计算

分析［J］.  飞行力学， 2020， 38（4）： 7-10.
WANG Xiaolu， WU Dengyu， MIAO Nan， et al.  Aerody⁃
namic performance computations and analysis of a twin-
boom configuration airplane［J］.  Flight Dynamics， 2020， 38
（4）： 7-10.（in Chinese）

［31］ 王钢林， 楚亮 .  提升通用飞机气动效率的设计策略研究

［J］.  航空工程进展， 2015， 6（2）： 160-165.
WANG Ganglin， CHU Liang.  Research on design strategy 
for improving aerodynamic［J］.  Advances in Aeronautical 
Science and Engineering， 2015， 6（2）： 160-165.（in Chi⁃
nese）

［32］ 王晓璐， 刘威威， 徐向博， 等 .  后机身收缩方式对通航飞机

气动特性的影响研究［J］.  航空工程进展， 2022， 13（4）： 
37-47.
WANG Xiaolu， LIU Weiwei， XU Xiangbo， et al.  Study on 
the effects of rear fuselage contraction patterns on aerodynam ⁃
ic characteristics of a general aviation airplane［J］.  Advances 
in Aeronautical Science and Engineering， 2022， 13（4）： 37-
47.（in Chinese）

（编辑：丛艳娟）



44



第  16 卷  第  1 期
2025 年  2 月

Vol. 16  No. 1
Feb.   2025

航空工程进展
ADVANCES IN AERONAUTICAL SCIENCE AND ENGINEERING

一种基于二维轨迹与时序重要点的飞机机动
划分与识别方法

殷之平 1，黄勇胜 1，田珈玮 2，曹善成 3

（1.西北工业大学  民航学院， 西安  710072）
（2.航天科工防御技术研究试验中心， 北京  100854）

（3.西北工业大学  航天学院， 西安  710072）

摘 要： 飞机机动动作识别是飞行动作评估、飞行载荷谱编制和飞行模拟等研究的重要基础。针对当前机动

动作识别方法受限于现有机动动作划分准则问题，基于时间序列重要点方法提出一种自动的基于水平、铅垂平

面下飞行轨迹投影融合的机动动作划分与识别方法。该方法利用二维平面轨迹数据趋势和时间序列聚类提取

出飞行数据中的机动片段，进而借助机动动作拼接思想将机动片段组合与细化，并用完整飞机起落数据进行动

作划分与识别验证。结果表明：该机动动作划分与识别方法能够在保证划分效率的前提下，提高了飞行动作的

识别效率。
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0　引  言

近年来，军用飞机使用发生了巨大变化，相对

于过去注重安全的“套路化”演习训练，当前军用

飞机实际用法转变到了“实战中”的训练使用，其

突出特点为：飞行科目以及操作规定的调整，在飞

行训练中飞行员根据实际作战情况进行灵活变

通，并非完全按照飞行科目飞行。因此，基于轨迹

自动识别机动动作的方法就显得十分必要［1］。除

此之外，机动动作划分方法也适用于飞行动作评

估［2］、飞机载荷谱研究［3］、发动机载荷谱研究［4-5］、损

伤估算［6］和风险评估［7］等。

目前国内外机动识别主要有知识库匹配法、

模式匹配法、神经网络和趋势识别法等［8-10］。倪世

宏等［11］利用专家先验知识建立了飞行动作识别

库，通过飞行参数逐一配对进行机动动作的识别，

该方法的缺点是在对复杂机动进行配对时可能会

出现多层嵌套，配对难度增大、准确度低；由于飞

行动作知识库的完备性无法判断，谢川等［12］利用

知识推理机逐帧读取数据进行飞行动作识别，将

复杂机动动作分解为基本动作类的组合，物理概

念明确且易理解，但基本动作类别设计粗略，未包

含所有飞行过程动作；张玉叶等［13］利用主成分分

析法对飞机训练中的飞行参数数据进行粗分类，

利 用 动 态 时 间 弯 曲（Dynamic Time Warping，
DTW）距离法对相关度大的时序序列进行细分类，

实现机动动作划分；孟光磊等［14］利用统计形成的

飞行参数曲线描述特征构建贝叶斯网络模型，对

复杂机动动作进行识别，但该方法的缺点是模型

相对复杂，识别计算量大且易受飞行员操作习惯

和空战姿态等多种因素影响，机动识别准确率下

降；Wei Zhenglei 等［15］提出了一种多策略的正则仿

射时间翘曲方法，在 UCR（University of California，
Riverside）数 据 集 和 UCAV（Unmanned Combat 
Air Vehicle）机动方面的实验中有较好表现，但该

方法求解步骤复杂，算法复杂度高；Tian Wei 等［16］

引入了一种新型的机动识别模型，采用深度变分

自编码器网络结合自适应动态时间扭曲方法，实

现对机动动作的精确分类和识别，但该方法求解

难度大，对复杂机动匹配准确度不高；Lu Jing 等［17］

采用无监督聚类方法对飞行主题进行分割，然后

利 用 相 空 间 重 构（Phase Space Reconstruction，
PSR）模型进行主题识别，实现了飞行训练主题的

识别和分割，但求解耗费资源大，在复杂机动上性

能受限；张夏阳等［18］利用双窗口法对飞行参数中

的法向过载数据进行趋势识别划分，结合迭代自

组织聚类方法对飞行参数片段进行聚类，得到了

多类机动动作。

上述研究通过多种方法实现了机动动作的划

分识别，但大多数情况下都针对特定机型，且计算

成本高，或需要有经验的人士判读大量飞行参数

数据，存在局限性。目前人工智能方法识别机动

动作技术发展迅速，但人工智能方法需要大量机

动数据进行训练，并不能适应多种机型，且从一整

次飞行起落数据中准确拆分提取出机动动作数据

仍需要较大工作量。因此，在工程中，提出一种能

够快速、自动、准确地对多种机型进行机动动作划

分并提取的方法尤为重要。

本文提出一种基于二维轨迹和时间序列重要

点的飞行机动动作划分与识别方法。首先，给出

飞 机 机 动 划 分 与 识 别 的 基 本 流 程 ；然 后 ，基 于

PLR-PIP［19-20］（Piecewise Linear Representation-
Perceptually Important Point）方法，将飞行轨迹投

影到铅垂平面和水平平面两个二维平面上，根据

两个平面的状态叠加结果，划分出铅垂平面机动、

水平面机动、空间机动三类基本动作，在此基础之

上，对基本动作进行细分合并进一步形成各种机

动动作；最后，通过仿真试验分析验证本文方法的

有效性。

1　飞机机动划分与识别方法

机动动作，是指飞行员按照一定规则操控油

门杆、脚蹬、方向舵进而控制飞机飞行速度、高度

和飞行方向等状态。在此期间飞行记录仪通过一

帧一帧的数据将飞机状态参数记录下来， 每个飞

行参数数值是相对孤立的点，需要将其看作一个

连续的序列进行分析才有意义。飞行动力学中将

机动动作分为：铅垂面机动、水平面机动、空间机

动三类基本动作。铅垂面机动是指飞机对称面与

空间铅垂面重合，且飞行轨迹始终在该铅锤面内

的动作；水平面机动是指飞机的飞行轨迹始终位

于与海平面平行的某一空间水平面内的运动；空

间机动是指飞机同时改变高度和方向的动作，其

在水平面上投影是弯曲的而且在空间垂面（高度

剖面）上也有变化［21］。

根据上述思想，本文利用轨迹投影在水平以
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及铅垂平面的趋势状态，提出一种基于二维轨迹

与时间序列重要点的机动动作划分方法，具体步

骤如下：

1） 将飞行参数按固定长度分为多段序列，将

序列轨迹在水平面上进行投影，利用序列重要点

分段线性表示方法［22］对轨迹投影进行分割，识别

序列趋势，利用一定的合并规则合并相邻相同状

态趋势序列。

2） 将趋势序列在铅垂平面上进行投影，利用

PLR-PIP 方法对轨迹投影进行分割，识别序列趋

势，利用一定的拆分规则对趋势序列进行拆分。

3） 对两个平面投影的趋势状态结果进行叠

加，得到基本机动动作。

4） 根据判据划分出飞机起落段的机动动作，

对于中间段，可以根据需求添加不同规则，对机动

动作进行细化，机动划分与识别流程如图 1 所示。

2　基于 PLR-PIP方法的趋势识别

趋势识别技术是一种从含噪的过程数据中提

取趋势信息的技术［23］。飞行参数数据具有海量

性、复杂性、趋势性并且常伴随噪声影响。本文借

助时间序列模式中常用的 PLR-PIP 方法，对参数

序列进行趋势描述，识别时在水平面上选用弯曲、

平直 2 种线性基元，在铅垂平面上选用上升、下降、

平直 3 种线性基元，利用 2 个平面下的基元信息叠

加得到参数序列的状态。

2. 1　PLR-PIP方法

PLR-PIP 方法的基本思想是选出序列中对序

列整体形状具有决定性的序列点，而其他决定性

较小的点可以忽略掉，选出的点称之为序列感知

重要点（PIP）。求解 PIP 主要是通过计算相邻的 2
个 PIP 组成的区域中各序列点到这 2 个 PIP 的距

离。目前常采用 3 种距离表示方法：垂直距离

（Perpendicular Distance，PD）、铅垂距离（Vertical 
Distance，VD）、欧几里得距离（Euclidean Distance，
ED）。数据点 Ps 到区间端点 P 1 和 P 2 的 3 种距离计

算方法如图 2 所示。

DE = DE1 + DE2 = ( xs - x1 )2 +( ys - y1 )2 +

( xs - x2 )2 +( ys - y2 )2                           （1）

DV =
|

|
|
||
|

y1 +( y2 - y1 ) xs - x1

x2 - x1
- ys

|

|
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Slope( P 1，P 2 )= s = y2 - y1

x2 - x1

xc = xs + sys + sy2 - s2 x2

1 + s2

yc = sxc - sx2 + y2

DP = ( xc - x3 )2 +( y c - y3 )2

（3）

对于 3 种距离，需要计算的次数相同，其中使

用垂直距离和铅垂距离拟合出的图形相同，但使

用铅垂距离计算量最小，因此本文在分析飞行参

数时使用铅垂距离作为度量值。

设有时间序列 X = ( x 1，x2，⋯，xn )，重要点序

列 I，首先将序列 X 的首位点 x1，xn 加入集合 I；之后

以相邻两点为一个子序列，计算其中的 PIP 点，加

入集合 I；相邻的两个 PIP 形成一个子序列，将子序

列进行线性插值，计算与相对位置原始序列的均

图 2 三种距离计算方式

Fig. 2　Illustration of the three distance computations

图 1 基于二维轨迹和 PLR-PIP 的机动划分与识别流程图

Fig. 1　Flowchart of aircraft maneuver division and 
recognition method based on 2D flight path and 

perceptually important point
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方根误差［24-25］；提取均方根值不满足拟合误差阈值

ΔPIP 条件的序列，重复以上步骤，直至所有序列均

满足阈值要求。

  PLR-PIP 方法执行流程如图 3 所示。

以某次飞行的高度数据为例，对其进行 PLR-

PIP 计算，设置拟合误差阈值 ΔPIP 为 0. 000 1，计算

流程演示如图 4 所示，可以看出：随着 PIP 的增多，

ΔPIP 减小，但同时数据压缩效率越低。因此 PLR-

PIP 计算需要根据实际设定。

（a） 归一化后高度参数

（b） PIP 为 3， ΔPIP=0. 9

（c） PIP 为 5， ΔPIP=0. 1

（d） PIP 为 65， ΔPIP=0. 000 1

图 4 PLR-PIP 计算过程

Fig. 4　A demonstration of the PLR-PIP 
calculation progress

2. 2　简单趋势识别

将原始飞行参数数据序列分成长度均为 n 的

多段序列，设某序列含有 n 个序列点，该序列在水

平面坐标系下横坐标 X = ( x 1，x2，⋯，xn )，纵坐标

Y = ( y1，y2，⋯，yn )。计算出该序列片段的 PIP 序

列，记 PIP 序列横坐标为 T = ( t1，t2，⋯，tm )，纵坐标

V = ( v1，v2，⋯，vm )，PIP 的 铅 垂 距 离 值 D =
( d 1，d 2，⋯，dm - 2 )，规定距离阈值 dPIP，当 dmax ≤ dPIP

时将序列判定为平直基元，当 dmax > dPIP 时将序列

判定为弯曲基元。当该序列在铅垂坐标系下时，

计算出该序列片段 PIP 序列的横纵坐标后，计算相

邻 两 PIP 的 斜 率 ，形 成 斜 率 序 列 k =
( k1，k2，⋯，kl - 2 )，规定斜率阈值 kPIP，当 ki ≤ -kPIP

时，将该区间标记为下降基元；当-kPIP < ki < kPIP

时，将该区间标记为水平基元；当 kPIP ≤ ki 时，将该

区间标记为上升基元。

3 个参数的设置对趋势识别精度影响较大，

dPIP 和 kPIP 主要影响趋势转折的识别能力。dPIP 和

kPIP 越小对趋势转折的识别能力越强，但过小的取

图 3 PLR-PIP 方法执行流程

Fig. 3　A flowchart of the PLR-PIP method
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值会使趋势识别局限于局部特征，分类数量过多

而失去了趋势识别的意义。n 体现了方法的初始

趋势识别片段长度，n 越大对整体初始片段的局部

趋势关注度就越小，受到噪声的影响就较小，但过

小的取值会使片段中的重要趋势无法识别。

2. 3　趋势序列的拆分与合并

初始定义 n 时，可能会将一个基本机动片段拆

分成多个相邻的趋势相同的趋势序列，因此需要

将这些趋势序列合并成为一个趋势序列，合并的

序列有可能存在整体趋势改变的情况，如两个平

直基元合并到一起有可能变为弯曲基元，此时需

要对序列的趋势进行再次识别。重复序列识别、

合并这一过程直到无相邻的相同趋势序列即完成

趋势序列的合并。

将“水平趋势序列”投影到铅垂平面进行趋势

识别时，单个序列中可能存在多个基元，如上升基

元—水平基元，此时需要利用 PIP 检查序列的趋

势，如果序列的趋势不一致，则需要将各个基元分

割开来，并利用合并的思想检验有无相邻的相同趋

势序列，形成的基本机动片段如图 5所示。

（a） 相同趋势合并前

（b） 相同趋势合并后

（c） 异同趋势拆分前

（d） 异同趋势拆分后

图 5 趋势序列的拆分与合并

Fig. 5　Division and combination of flight maneuvers

3　试验数据分析与方法验证

3. 1　轨迹数据水平面分析

以一次起落数据为例，对飞行速度以及姿态

角进行积分，复现飞机的运动轨迹，将轨迹投影到

水平平面（xOy 平面）上，设置趋势识别参数如表 1
所示。将轨迹数据切分为多段长度为 l 的序列，对

各段序列进行趋势识别，并对相邻的相同趋势序

列进行合并。此时可以得到飞机飞行轨迹在水平

面上的划分结果，即得到多组水平趋势序列，如图

6 所示。

表 1　水平面趋势识别参数设置

Table 1　Parameter setting of horizontal trend identification
参数

l

dPIP

ΔPIP

数值

24

3

0. 000 1
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3. 2　轨迹数据铅垂面分析

对 3. 1 节中产生的多个水平趋势序列进行铅

垂面投影，得到与水平趋势序列相对应的铅垂趋

势序列。根据 ΔPIP 选出铅垂趋势序列的 PIP，计算

各 PIP 之间的斜率 kPIP，对比 kPIP 并判断是否发生基

元种类变化的情况，如果有则在变化位置处对序

列进行分割，kPIP 与 ΔPIP 值设置如表 2 所示。

3. 3　机动片段划分

叠加序列在水平与铅垂面下的趋势状态，根

据飞行动力学，可以叠加出 6 种序列类型，如表 3
所示，包括平飞、爬升、下滑、转弯、转弯上升、转弯

下降。根据飞行并检验整体序列中各序列类型，

对相邻相同序列类型进行合并。

由于飞机在起飞段与降落段之间的机动动作

类型更受到关注，添加以下规则识别起飞与降落

段：首先，确定气压高度首次达到最大值并且之后

无明显高度上升类动作的时间，定义该时间值为

起飞段与中间机动飞行段的分离点；其次，确定气

压高度从某时刻开始做下降类动作，且之后无明

显高度上升类动作，定义该时刻为着陆段与中间

机动飞行段的分离点。利用气压高度值可以将起

飞段与着陆段进一步划分出地面滑跑段，划分结

果如图 7 所示。

3. 4　机动片段细分

在 3. 3 节中得到了此次飞行的机动动作划分

结果，在此基础之上可以根据不同的需求设置细

分准则。根据飞行训练大纲以及飞行模式，利用

片段内速度、航向角、滚转角等飞行参数的变化模

式 ，本 文 总 结 14 种 细 分 准 则 作 为 参 考 ，如 表 4
所示。

图 6 水平面趋势识别结果

Fig. 6　Horizontal trend identification results

表 2　铅垂面趋势识别参数设置

Table 2　Parameter setting of vertiacal trend identification
参数

kPIP

ΔPIP

数值

0. 3

0. 001

表 4　飞行动作细分总结

Table 4　A summary of flight maneuver division
基本动作

平飞

平飞

平飞

平飞

爬升

爬升

下降

下降

转弯

转弯

转弯上升

转弯上升

转弯下降

转弯下降

速度

不变

增大

减小

不变/增大/减小

不变/减小

增大

不变/减小

增大

不变/增大/减小

不变/增大/减小

不变/增大/减小

不变/增大/减小

不变/增大/减小

不变/增大/减小

航向角

不变

不变

不变

不变

不变

不变

不变

不变

增大/减小

增大/减小

增大/减小

增大/减小

增大/减小

增大/减小

滚转角

不变

不变

不变

增大/减小

不变

不变

不变

不变

增大

减小

增大

减小

增大

减小

细分动作

匀速平飞

加速平飞

减速平飞

水平滚转

爬升

跃升

下降

俯冲

水平左转

水平右转

左转上升

右转上升

左转下降

右转下降

表 3　机动类型叠加总结

Table 3　A combination of flight maneuvers
水平面趋势

平直

平直

平直

弯曲

弯曲

弯曲

铅垂面趋势

平直

上升

下降

平直

上升

下降

序列类型

平飞

爬升

下滑

转弯

转弯上升

转弯下降

图 7 简单机动动作与任务段划分

Fig. 7　Flight maneuver and mission section division
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不包含起飞段与降落段的细化后的基本机动

动作划分结果如图 8 所示，除此之外根据基本动作

的组成顺序以及参数累积变化值也可以组成复杂

的机动动作。例如，如果水平转弯航向角累积变

化值超过 360°，可以认为是盘旋悬停动作；如果在

一段连续的动作中先做滚转半周的水平滚转之后

俯冲直俯仰角为 0°，可以认为这两个动作组成一个

半滚倒转动作。用这种方法还可以继续分析图 8
中的复杂机动动作，得到水平转弯 90°、水平转弯

180°、下降转弯 180°、筋斗、半筋斗翻滚等。

3. 5　动作片段有效性验证

根据 3. 4 节中的划分点，在三维轨迹下截取对

应片段，通过领域专家判定各片段机动动作类别，

对比与本文方法划分的动作类别是否一致。限于

篇幅，本文只展示部分对比结果，如表 5 所示。

以上划分结果表明，该方法实现了基本机动

动作的划分，即起落历程中没有数据点未被识别，

且机动动作划分的类别十分吻合，证明本文建立

的飞行动作识别方法是有效的。

4　不同机动识别方法对比研究

为了验证本文所提方法的识别准确性与效

率，采用 1-NN［24］准确率来衡量时间序列相似性搜

索的准确度，并用系统运行时间 t 来衡量时间系列

相似性搜索效率。假设实验数据集为 D ( D 1，Dn )，
总数为 n，其中正确的分类数为 nr，则分类准确度的

公式为

y = nr

n
× 100% （4）

对 比 验 证 研 究 在 Intel（R）Core（TM）i7-
9750H CPU，2. 60 GHz、2. 59 GHz、8 GB 内存，Mi⁃
crosoft Windows 10 操作系统上进行。本文所用程

序由 Python 3. 9 软件编写。

将本文方法与 DTW、PCA（Principal Compo⁃
nent Analysis）和 CTW（Canonical Time Warping）3
种方法进行对比分析研究。选取 20 组某型固定翼

飞机飞行训练数据，通过对 6 种飞行动作的识别准

确率和运行时间进行统计，其中识别准确率如表 6
所示，准确率对比如图 9 所示，运行时间如表 7 所

示。通过对比分析，本文所提方法提高了飞行机

动动作识别准确率且计算效率最高。

表 5　飞行动作识别结果对比

Table 5　A comparison of flight maneuver identification

采样点划分区间

［7 098，8 256）
［8 257，8 664）
［8 665，8 951）
［8 952，9 552）
［9 570，9 882］

本文方法识别的
动作类别

爬升

右转上升

匀速平飞

右转下降

水平滚转

专家人员识别的
动作类别

爬升

右转上升

匀速平飞

右转下降

水平滚转

图 8 简单机动动作细分

Fig. 8　An example of flight maneuver division
表 6　飞行动作识别准确率

Table 6　Accuracy of flight maneuver recognition

飞行动作

平飞

爬升

下降

转弯

转弯上升

转弯下降

精度/%

DTW

83. 51

75. 12

70. 34

69. 51

66. 79

72. 52

PCA

88. 34

80. 36

77. 69

70. 35

65. 35

77. 67

CTW

53. 15

64. 86

39. 54

67. 51

46. 82

68. 51

本文方法

88. 38

86. 46

87. 35

73. 56

69. 11

70. 62

图 9 不同方法的 1-NN 正确率

Fig. 9　1-NN accuracy of different maneuvering 
recognition methods
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5　结  论

1） 本文提出的飞机机动划分与识别方法能有

效提取飞行参数中飞行机动的有效信息。

2） 将飞机机动划分为一些基础动作元，并通

过基础动作元的组合形成复杂机动动作，可高效

地识别各类典型机动动作。
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四旋翼飞行器鲁棒自适应抗干扰姿态控制

李统帅，陈龙胜，彭云，石童昕，金飞宇

（南昌航空大学  航空宇航学院， 南昌  330063）

摘 要： 高性能姿态控制器可有效抑制不确定性和外界动态干扰对系统的综合影响，保证四旋翼飞行器安全

可靠地完成既定飞行任务。采用径向基神经网络（RBFNN）在线逼近四旋翼飞行器飞行运动中的非线性不确

定性，并将 RBFNN 的逼近误差和外部未知动态干扰视为集总扰动，设计扩张状态观测器（ESO）对其进行在线

估计，以 ESO 的模型辨识误差和跟踪误差为决策变量设计 RBFNN 的权值调整策略以抑制神经网络的黑盒问

题；在此基础上，基于动态面控制和 Lyapunov 稳定理论为四旋翼飞行器飞行运动系统设计鲁棒自适应抗干扰

姿态跟踪控制器，并构造辅助系统抑制动态面控制中滤波误差对闭环系统性能的影响。结果表明：本文设计的

姿态跟踪控制器在不确定性和动态干扰的综合影响下能够保证四旋翼飞行器精确跟踪期望姿态角，且具有很

好的鲁棒性和稳定性。
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Adaptive robust anti-disturbance attitude control for quadrotors
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Abstract： The high-performance attitude controller can effectively suppress comprehensive effects caused by uncer⁃
tainties and external dynamic disturbances， and ensure that the quadrotor can safely and reliably fly to complete the 
designated mission. Therefore， nonlinear uncertainties of quadrotor flight systems are approximated by a radial ba⁃
sis function neural network （RBFNN） quadrotor， and an extended state observer （ESO） is designed to estimate 
lumped disturbances caused by RBFNN approximation errors and external disturbances. The black box problem of 
RBFNN is solved by using a model identification error and a tracking error as decision variables. Then， an adaptive 
robust anti-disturbance attitude tracking controller is designed for quadrotor flight systems based on dynamic sur⁃
face control and Lyapunov stability theory， and an auxiliary system is constructed to suppress the effect of filtering 
error on the closed-loop system performance. The results show that the quadrotor designed in this paper can pre⁃
cisely track the desired attitude angles， and the proposed controller has strong robustness and stability in the pres⁃
ence of uncertainties and disturbances.
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0　引  言

四旋翼飞行器具有垂直起降、飞行灵活、体积

小、成本低等特点，可广泛应用于军事和民用领

域［1］。高性能的姿态控制器是保证四旋翼飞行器

安全可靠飞行和完成既定任务的关键。然而，四

旋翼飞行器是一个具有六自由度和多个输入的欠

驱动系统，其具有复杂非线性、高度不确定性、多

变量和干扰敏感的特性［2］。四旋翼飞行器系统的

不确定性和外部动态干扰会使闭环系统的稳定性

降低，控制精度难以满足预期目标。

针对四旋翼飞行器飞行运动系统的姿态控制

问题目前已提出多种控制策略，如 PID 控制［3］、

LQR 控制［4］、动态逆控制［5］、滑模控制［6］等，其中，

PID 和 LQR 控制虽然算法简单，但难以满足干扰

敏感和非平衡点稳定的需求，控制效果欠佳。动

态逆控制的控制效果高度依赖于四旋翼飞行器的

数学模型，对模型参数的不确定性适应能力较差。

滑模控制虽然可以通过增大切换增益抑制不确定

性和外部干扰对闭环系统性能的影响，但会引起

系统的抖振问题。因此，为了抑制不确定性和外

部动态干扰对四旋翼飞行器飞行运动系统的稳定

性和控制精度的影响，需要一种能够有效抑制不

确定性和外部干扰的控制方法。

神经网络（Neural Network，NN）已被公认为

是处理非线性系统不确定性和提升系统鲁棒性最

为有效的工具之一［7-9］。反推法的递推设计思想使

得控制器的设计十分规范，且在改善系统稳定性

方面表现出较大的优势，使其成为处理复杂非线

性系统控制问题最为有效的手段之一［10-11］。目前，

已有研究者将反推法和 NN 相结合，设计四旋翼飞

行器的姿态跟踪控制策略以提升系统的稳定性和

鲁棒性［12］。但以上研究没有考虑 NN 的黑盒问

题［13］、NN 逼近误差和外部时变动态干扰的问题，

NN 逼近的准确性、透明性和可解释性在控制的设

计框架中没有体现。为进一步提升系统的稳定

性、鲁棒性和控制精度，在四旋翼飞行器的控制设

计中这些问题需进一步研究。

物理意义明确的干扰观测器技术可以充分利

用动态信息提升系统的抗干扰能力，引起了研究

者的广泛关注［14］。常见的针对非线性系统的观测

器设计方法有非线性干扰观测器和扩张状态观测

器（Extended State Observer，ESO）等。对非线性

干扰观测器而言，ESO 不会引入高频噪声，且对系

统模型的依赖程度低［15］。Dou L Q 等［16］将 ESO 和

反推法相结合设计控制器，以提升无人直升机在

阵风等外部动态干扰下的抗干扰能力；针对四旋

翼飞行器的飞行运动，Lotufo 等［17］采用 ESO 估计

四旋翼飞行器受到的外部扰动，以增强所设计控

制器的干扰抑制能力。然而，反推法存在传统的

“计算膨胀”问题［18］。沈智鹏等［19］通过引入一阶低

通滤波器，即动态面控制（Dynamic Surface Con⁃
trol，DSC）来解决反推法的“计算膨胀”问题，并为

具有输入时滞和饱和的四旋翼飞行器飞行运动系

统设计控制策略。DSC 技术引入一阶低通滤波器

解决了反推法的“计算膨胀”问题，但不可避免地

会引入滤波误差，潜在的滤波可能会降低系统的

控制精度。

鉴于上述分析可知，目前基于 NN、ESO 和

DSC 技术的四旋翼飞行器飞行控制问题已有相关

的研究，但 DSC 的滤波误差和神经网络的黑盒问

题没有得到有效解决，NN 和 ESO 逼近的准确性、

透明性和可解释性不佳。为此，本文基于径向基

神经网络（Radial Basis Function Neural Network，
RBFNN）和 ESO，针对不确定性和外部动态干扰

的四旋翼飞行器设计一种鲁棒自适应抗干扰姿态

控制器。利用 RBFNN 在线估计四旋翼飞行器飞

行运动中的非线性不确定性，基于 RBFNN 的输出

设计 ESO 在线估计系统的集总扰动；以 ESO 的模

型辨识误差和系统跟踪误差为决策变量设计神经

网络的权值更新策略，以提升 NN 逼近的准确性、

透明性和可解释性；设计辅助系统抑制 DSC 引起

的滤波误差，并基于 DSC 技术为四旋翼飞行器设

计鲁棒自适应控制器；基于理论分析和仿真实验

对所设计的控制器的可行性和有效性进行验证。

1　四旋翼飞行器的姿态数学模型

本文研究的对象为 X 型四旋翼飞行器。假设

飞行器是刚体，结构对称且其质心与几何中心重

合，如图 1 所示。以飞行器起飞点支架中心为原点

建立地面坐标系 O G X GY G ZG，以飞行器机体几何

中心为原点建立机体坐标系 O b X bY b Zb。其中，

ϕ、θ 和 ψ 分别表示滚转角、俯仰角和偏航角，ωi 为
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第 i个旋翼的转速，i = 1，2，3，4。

根据牛顿—欧拉方程，将四旋翼飞行器飞行

运动姿态系统［20］描述为如下形式：

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ϕ̈ = ( Jy - Jz )
Jx

θ̇ψ̇ + 1
Jx

τϕ

θ̈ = ( Jz - Jx )
Jy

ϕ̇ψ̇ + 1
Jy

τθ

ψ̈ = ( Jx - Jy )
Jz

θ̇ϕ̇ + 1
Jz

τψ

（1）

式中：Jx、Jy 和 Jz 分别为飞行器绕机体轴 O b X b、 
O bY b 和 O b Zb 的转动惯量；τϕ、τθ 和 τψ 分别为飞行器

所受到的滚转、俯仰和偏航力矩，其具体形式为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

τϕ = Cm ( ω 2
1 - ω 2

2 - ω 2
3 + ω 2

4 ) b

τθ = Cm ( ω 2
1 + ω 2

2 - ω 2
3 - ω 2

4 ) b
τψ = Cn ( ω 2

1 - ω 2
2 + ω 2

3 - ω 2
4 )

（2）

式中：Cm、Cn 和 b 分别为升力系数、反扭矩系数和

旋转子与飞行器质心之间的距离。

为便于后续的控制设计和分析，定义 x 1 =
[ x 11，x12，x13 ]T =[ ϕ，θ，ψ ]T， x 2 =[ x21，x22，x23 ]T =
[ ϕ̇，θ̇，ψ̇ ]T，u=[ τϕ，τθ，τψ ]T 分别为系统的状态和输

入向量。考虑到四旋翼飞行器飞行运动的不确定

性和阵风等动态干扰的影响，可将式（1）进一步描

述为

ì
í

î

ïïïï

ïïïï

ẋ 1 = x 2

ẋ 2 = F ( x1，x2 )+ ΔF ( x1，x2 )+G ( x1，x2 )u+ d ( t )
y= x 1

（3）
式中：ΔF ( x 1，x 2 ) 为系统的不确定性和未建模动

态，ΔF ( x 1，x 2 )=[ ΔF 1，F 2，ΔF 3 ]T；d ( t ) 为未知的

外部动态干扰，d ( t )=[ d 1 ( t )，d 2 ( t )，d 3 ( t ) ]T。

非 线 性 函 数 F ( x 1，x 2 ) 和 G ( x 1，x 2 ) 具 体 形

式为

F ( x 1，x 2 )=

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê
ù

û

ú

ú

ú

úú
ú
ú

ú

ú

ú( )Jy - Jz x22 x23 Jx

( )Jz - Jx x21 x23 Jy

( )Jx - Jy x21 x22 Jz

（4）

G ( x 1，x 2 )= diag [ 1/Jx，1/Jy，1/Jz ] （5）
控制目标：基于 RBFNN 与 ESO 为四旋翼飞

行器设计鲁棒自适应抗干扰姿态控制器以实现其

在系统不确定性和外部动态干扰的综合影响下可

精确跟踪期望姿态，且闭环系统所有信号一致

有界。

为便于控制器设计，给出以下假设与引理。

假 设 1：四 旋 翼 飞 行 器 的 期 望 姿 态 角 yd = 

[ ϕd，θd，ψd ]
T
已知且连续有界。

假设 2：外部干扰 di ( t )及其导数有界，即存在

未知正常数 d̄ i 使得 | ḋ i ( t ) |≤ d̄ i，  i = 1，2，3。

引理 1：RBFNN 可在线逼近任意的光滑非线

性函数［21-22］f ( X )：Rq → R，如式（6）所示。

f ( X )=W *T Φ ( X )+ ε ( X )    ( ∀X ∈ ΩX ) （6）
式 中 ： X 为 RBFNN 的 输 入 向 量 ，

X=[ X 1，⋯，Xq ]T，X ∈ Rq；Φ ( · )：Rq → Rp 为径向基

函数；W * 为理想的神经网络权值，W * ∈ Rp，p 为隐

含层节点个数；ε ( X )为 RBFNN 的逼近误差。

Φ j ( X )= exp (-
 X- c j

2

2a2
j

) （7）

式中：c j 为隐含层第 j 个神经元高斯基函数中心点

的坐标向量；aj 为隐含层第 j 个神经元高斯基函数

的宽度，j = 1，2，⋯，p。

在 Φ ( X ) 内存在理想神经网络权值W * 的估

计值 Ŵ使得 ε ( X ) 最小，且理想的神经网络权值

W *、Φ ( X )和逼近误差 ε ( X )均有界。

2　姿态控制设计及稳定性分析

2. 1　鲁棒自适应抗干扰控制器设计

针对四旋翼飞行器飞行运动中不确定性和外

部动态干扰，进行 RBFNN 和 ESO 的耦合设计，在

此基础上，基于反推法设计四旋翼飞行器飞行运

动的姿态控制器。

图 1 四旋翼飞行器结构图

Fig. 1　Structure diagram of quadrotors
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考虑式（3）所描述的四旋翼飞行器飞行运动

姿态系统，并为系统定义如下的跟踪误差：

ì
í
î

z1 = x 1 - yd

z2 = x 2 - ᾱ1
（8）

式中：ᾱ1 为式（9）描述的一阶滤波器的输出滤波

信号。

ì
í
î

α̇̄1 = -π ( ᾱ1 - α1 )
ᾱ1 ( 0 )= α1 ( 0 )

      （9）

式中：α1 为反推法设计中所需设计的虚拟控制律；

π为滤波器时间常数。

式（9）引入的低通滤波器与反推法相结合即

为 DSC 技术，其可避免对虚拟控制律 α1 求导，消除

反推法的“计算膨胀”问题，但会给闭环系统引入

额外的滤波误差 ᾱ1 - α1，潜在的滤波误差可能会

降低系统的控制精度。

为抑制 DSC 的滤波误差 ᾱ1 - α1 对四旋翼飞

行器飞行运动闭环系统控制性能及精度的影响，

构造如下的辅助系统来补偿滤波误差。

ì
í
î

ïï
ïï

ζ̇1 = -κ1ζ1 + ζ2 +( ᾱ1 - α1 )
ζ̇2 = -κ2ζ2 - ζ1

（10）

式中：κ1、κ2 为待设计参数，κ1 = κ T
1 ，κ2 = κ T

2 ；ζ1 和

ζ2 为辅助系统的状态向量。

根据式（10）的辅助系统状态向量定义如下的

补偿误差信号：

ì
í
î

χ1 = z1 - ζ1

χ2 = z2 - ζ2
（11）

对式（11）中 χ1 关于时间 t 求导并结合式（8）和

（10）可得：

χ̇1 = χ2 + ζ2 + ᾱ1 - α1 + α1 - ẏd - ζ̇1 =

κ1ζ1 + χ2 + α1 - ẏd （12）
由式（12）设计虚拟控制律 α1 为

α1 = -κ1 z1 + ẏd （13）
将式（11）和（13）代入式（12）可得：

χ̇1 = -κ1 z1 + κ1ζ1 + χ2 = -κ1 χ1 + χ2   （14）
对形如式（3）所描述的非线性系统，式（13）所

设计的虚拟控制律为 DSC 的标准虚拟控制律。根

据式（14）易知本文构造的辅助系统（式（10））消除

了 DSC 不可避免的滤波误差问题。

在所设计的式（13）虚拟控制律的基础上，可

进一步为四旋翼飞行器飞行运动设计姿态跟踪控

制器。为抑制系统不确定性对闭环系统控制性能

带来的不利影响，采用 RBFNN 对四旋翼飞行器飞

行运动中的不确定性 ΔF ( x 1，x 2 )进行在线逼近。

ΔF ( x 1，x 2 )=W *T Φ ( x 1，x 2 )+ ε （15）
式中：W * 为理想神经网络权值；ε为 RBFNN 的逼

近误差，ε=[ ε1，ε2，ε3 ]T。

于是，式（3）可进一步描述为

ẋ 2 = F ( x1，x2 )+W *T Φ ( x1，x2 )+ G ( x1，x2 )u+ D

                                       （16）
式中：D为系统的复合干扰，D=[ D 1，D 2，D 3 ]T =
ε+ d ( t )。

根据假设 2 和 RBFNN 的特性可知存在未知

正常数 D̄ 使得 | Ḋ i |≤ D̄，i = 1，2，3。
复合干扰 D会影响四旋翼飞行器飞行运动闭

环系统的稳定性和控制精度，甚至可能会导致系

统不稳定。因此，为进一步抑制复合干扰 D对闭

环系统所带来的不利影响，本文设计如下 ESO 对

复合扰动D进行在线估计。

ì
í
î

ïï
ïï

ẋ̂ 2 = F ( x 1，x 2 )+ Ŵ T Φ ( x 1，x 2 )+ G ( x 1，x 2 ) u+ D̂- Γ x x͂ 2

Ḋ̂= -ΓD x͂ 2

（17）

式中：Γ x、ΓD 为待设计参数，Γ x = ΓT
x 和 ΓD = ΓT

D；

Ŵ为W * 的估计值，Ŵ=[ Ŵ 1，Ŵ 2，Ŵ 3 ]T；D̂为 D的

估计值，D̂=[ D̂ 1，D̂ 2，D̂ 3 ]T；x̂ 2 为 x 2 的估计值；x͂ 2 为

ESO 的 模 型 辨 识 误 差 向 量 ，x͂ 2 = x̂ 2 - x 2 = 
[ x͂21，x͂22，x͂23 ] T

。  
本文所设计的 ESO 不仅能有效估计和补偿复

合扰动 D以提升四旋翼飞行器飞行运动系统的稳

定性和控制精度，其模型辨识误差向量 x͂ 2 还可以

表征 RBFNN 和 ESO 逼近/估计的精度。

对式（11）中的 χ2 关于时间 t 求导并结合式

（8）、式（10）和式（16）可得：

χ̇2 = F ( x 1，x 2 )+W *T Φ ( x 1，x 2 )+ G ( x 1，x 2 ) u+ 
        D- α̇̄1 - ζ̇2 = F ( x 1，x 2 )+W *T Φ ( x 1，x 2 )+

G ( x 1，x 2 ) u+ D- α̇̄1 + κ2ζ2 + ζ1              （18）
由式（18）为四旋翼飞行器姿态系统设计如下

控制律：

u= -G-1 ( x 1，x 2 ) [ F ( x 1，x 2 )+ Ŵ T Φ ( x 1，x 2 )+
         D̂- α̇̄1 + κ2 z2 + z1 ]

（19）
RBFNN 权值调整策略设计为
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Ẇ̂= Λ éëΦ ( x 1，x 2 ) ( χ2 + βx͂ 2 )
T

- σŴ ù
û （20）

式中：Λ为待设计参数，Λ= ΛT；σ 为待设计常数，

σ > 0；β 为待设计的权重因子，β > 0。
与传统的 RBFNN 权值调整策略仅以四旋翼

飞行器姿态跟踪误差向量为决策变量的设计不

同，式（20）所设计的基于 RBFNN 的权值调整策略

是由式（8）所定义的四旋翼飞行器姿态跟踪误差

向量、式（10）所定义辅助系统状态向量和式（17）
所定义的 ESO 模型辨识误差向量 x͂ 2 共同决定。当

权重因子 β 足够大时，RBFNN 的权值调整主要受

ESO 模型辨识误差 x͂ 2 的影响；反之，则主要受四旋

翼飞行器姿态跟踪误差向量和辅助系统状态向量

的影响。式（20）所设计的 RBFNN 权值调整策略

可以直观地反映 RBFNN 和 ESO 的逼近/估计能

力，有效提升神经网络的可解释性和透明性。

将式（19）代入式（18）可得：

χ̇2 = -κ2 χ2 - χ1 + W͂ T Φ ( x 1，x 2 )- D͂ （21）

式中：W͂= Ŵ-W *；D͂= D̂- D=[ D͂ 1，D͂ 2，D͂ 3 ]T。

上述四旋翼飞行器飞行运动姿态跟踪控制设

计的结构图如图 2 所示。

2. 2　闭环系统稳定性分析

为严格证明式（19）所设计的四旋翼飞行器飞

行运动姿态跟踪控制器的可行性，进一步根据     
Lyapunov 稳定理论进行闭环系统的稳定性分析。

对 x͂ 2 和 D͂关于时间 t进行求导可得：

ì
í
î

ïï
ïï

ẋ͂ 2 = W͂ T Φ ( x 1，x 2 )+ D͂- Γ x x͂ 2

Ḋ͂= -ΓD x͂ 2 - Ḋ
（22）

定义 γ1i = x͂2i，γ2i = D͂ i ηDi，γ i = [ γ1i，γ2i ]
T
，i =

1，2，3，其中 ηDi > 0 为待设计的常数。则式（22）可

以描述为

γ̇ i =
é

ë

ê
êê
ê ù

û

ú
úú
úγ̇1i

γ̇2i

=
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úẋ͂2i

Ḋ͂ i

ηDi

= ηDiA i

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úx͂2i

D͂ i

ηDi

+ 

BW͂ T
i Φ ( x 1，x 2 )- C

Ḋ i

ηDi
               （23）

式中：A i =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êêê
ê

ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú

ú
úú
ú

ú

ú

ú- Γxi

ηDi
1

- ΓDi

η2
Di

0
；B= é

ë
êêêê ù
û
úúúú1

0
；C= é

ë
êêêê ù
û
úúúú0

1
。

若选取 Γxi = 2κ3i ηDi， ΓDi = κ 2
3i η2

Di， κ3i > 0， i =
1，2，3，则 A i 是 Hurwitz 矩阵。于是，对任意正定矩

阵Q= QT，存在实对称矩阵 P i = P T
i 使得：

AT
i P i + P iA i = -Q （24）

为 四 旋 翼 飞 行 器 姿 态 控 制 系 统 选 取 如 下      
Lyapunov 函数证明所设计的鲁棒自适应抗干扰姿

态控制器的稳定性：

V = 1
2 ( )χ Τ

1 χ1 + χ Τ
2 χ2 + W͂ T Λ-1W͂+ ∑

i = 1

3

γT
i P i γ i

（25）
对 V 关于时间 t 求导并结合式（14）、式（21）、 

式（23）和式（24）可得：

V̇ = χ Τ
1 χ̇1 + χ Τ

2 χ̇2 + W͂ T Λ-1Ẇ̂+ 1
2 ∑

i = 1

3

( )γ̇T
i P iγ i + γT

i P i γ̇ i = -χ Τ
1 κ1 χ1 - χ T

2 κ2 χ2 - χ T
2 W͂ T Φ ( x 1，x 2 )-

         χ T
2 D͂+ W͂ T Λ-1Ẇ̂- ∑

i = 1

3 ηDi

2 γT
i Qγ i + ∑

i = 1

3

[γT
i P iBW͂ T

i Φ ( x 1，x 2 )] - ∑
i = 1

3

( 1
ηDi
γT

i P iCḊ i )

（26）
根据式（20）可得：

W͂ T Λ-1Ẇ̂= W͂ T Φ ( x 1，x 2 ) χ2 + W͂ T Φ ( x 1，x 2 )
                         βx͂ 2 - σW͂ TW͂- σW͂ TW *

（27）

根据杨氏不等式并结合式（23）可得：

W͂ T Φ ( x 1，x 2 ) βx͂ 2 ≤ β
2 M 2

1 W͂ TW͂+ β
2 ∑

i = 1

3

γT
i γ i

    （28）

图 2 四旋翼飞行器飞行运动姿态跟踪控制结构图

Fig. 2　Attitude system control structure of quadrotor
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-σW͂ TW͂- σW͂ TW * ≤ - σ
2 W͂

TW͂+ σ
2
 W *

     （29）

-χ T
2 D͂≤ 1

2 χ
T
2 χ2 + 1

2 D͂
T D͂≤ 1

2 χ
T
2 χ2 + η2

1

2 ∑
i = 1

3

γT
i γ i

（30）

∑
i = 1

3

γT
i P iBW͂ T

i Φ ( x 1，x 2 ) ≤

1
2 M 2

2 W͂ TW͂+ ∑
i = 1

3 ( )1
2 γ

T
i γ i -

∑
i = 1

3 1
ηDi
γT

i P iCḊ i ≤ 1
2 M 2

3 D̄ 2 + ∑
i = 1

3 ( )1
2 γ

T
i γ i

 （31）
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

M 1 = max   Φ ( x 1，x 2 )
M 2 = max   P i  B  Φ ( x 1，x 2 )
M 3 = max   P i  C  ηDi

    （i = 1，2，3）

  （32）
  将式（27），式（28），式（29），式（30），式（31）和

（32）代入式（26）可得：

V̇ ≤ -λmin ( κ1 ) χ Τ
1 χ1 - é

ë
êêêêλmin ( κ2 )- 1

2
ù
û
úúúú χ T

2 χ2 -

          ∑
i = 1

3

ϖγT
i P iγ i - ϑW͂ T Λ-1W͂+ σ

2
 W * +

         12 M 2
3 D̄ 2 ≤ -υV + δ                              （33）

其中，υ = min  [ ]2λmin ( κ1 )，2λmin ( κ2 )- 1，2ϖ，2ϑ ，

ϖ = ( )η2 λmin (Q )- η2
1 - 1 - β

2λmax ( P i )
> 0，

ϑ = ( σ - βM 2
1 - M 2

2

2λmax ( Λ-1 ) )> 0，η1 = max ( ηDi )，

η2 = min ( ηDi )，δ = σ
2
 W * + 1

2 M 2
3 D̄ 2。

式（33）两 边 同 时 乘 以 eυt 并 在 [ 0，t ] 上 积 分

可得：

0 ≤ V ≤ δ
υ

+ é
ë
êêêêV ( 0 )- δ

υ
ù
û
úúúú e-υt （34）

由式（34）易得：

ì

í

î

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

lim
t → ∞

V ( t )= δ
υ

lim
t → ∞

 χ1 = 2δ
υ

lim
t → ∞

 χ2 = 2δ
υ

  （35）

根据式（34）和式（35）可知，在所设计的姿态

跟踪控制器的作用下，四旋翼飞行器飞行运动闭

环姿态系统所有信号最终一致有界。

3　仿真试验

本文基于 MATLAB/Simulink 平台开展仿真

实验以验证所提出的四旋翼飞行器鲁棒自适应抗

干扰姿态控制器的有效性。四旋翼飞行器的基本

结构和气动参数如表 1 所示。

为验证在不确定性和外部动态干扰下本文设

计的鲁棒自适应抗干扰控制器的有效性，仿真时，

假设系统的不确定性和外部干扰分别为

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ΔF ( x 1，x 2 )=
é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú0. 02sinϕ

0. 02sinθ
0. 02sinψ

d ( t )=
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú0. 5cos( 1. 26t + 45° )
0. 3sin ( 1. 2t + 30° )
0. 2cos ( 1. 5t + 60° )

（36）

四旋翼飞行器期望的姿态角选取为

yd =
é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úϕd

θd

ψd

=
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú5sin ( 0.6t )
4sin ( 0.3t )
3sin ( 0.4t )

（37）

四旋翼飞行器的姿态角和角速率的初始值为

x 1 ( 0 )= [ 0，0，0] T
，x 2 ( 0 )= [ 0，0，0] T

。 RBFNN 的

隐含层节点数为 7 × 7 × 7，高斯基函数中心点的

坐标向量 c和高斯基函数的宽度 aj 分别为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

c=
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú-3，-2，-1，0，1，2，3
-3，-2，-1，0，1，2，3
-3，-2，-1，0，1，2，3

aj = 0. 2         ( j = 1，2，⋯，7 )

        （38）

表 1　四旋翼飞行器基本参数

Table 1　The model parameters of quadrotor

参数

质量 G/kg

旋转子与质心距离 b/m

升力系数 Cm/［N·（min·r-1）2］

反扭矩系数 Cn/［N·m·（min·r-1）2］

转动惯量 Jx/（kg·m2）

转动惯量 Jy/（kg·m2）

转动惯量 Jz/（kg·m2）

数值

1. 3

0. 26

8. 13 × 10-5

3. 8 × 10-6

1. 70 × 10-2

1. 70 × 10-2

3. 17 × 10-2
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在满足式（33）的参数约束调节下，仿真时控

制 器 具 体 参 数 选 取 为 κ1 = diag [ 100，100，108 ]， 
κ2 = diag [ 5，5，5 ]， Γ x = diag [ 1，1，1 ]， ΓD =
diag [ 100，100，100 ]， π= diag [ 1，1，1 ]， Λ=
diag [ 5，5，5 ]，σ = 2，ηD1 = 1，ηD2 = 2，ηD3 = 4，κ31 =
4，κ32 = 2，κ33 = 1，β = 0. 2，Q= diag [ 2，2 ]。根据

式（24）可以计算出：

ì

í

î

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

P 1 = é
ë
êêêê

ù
û
úúúú2.125 -1

-1 0.632 8

P 2 = é
ë
êêêê

ù
û
úúúú1.25 -1

-1 1.312 5

P 3 = é
ë
êêêê ù

û
úúúú0 -1

-1 -2
仿真时，将传统的 NN 控制器和本文所设计的

NN+ESO 控制器进行对比，分析说明所设计的

NN+ESO 控制器的有效性。仿真结果如图 3~图

10 所示。

（a） 输入 Tϕ

（b） 输入 Tθ

（c） 输入 Tψ

图 5 控制输入

Fig. 5　Control Input

（a） ϕ 的跟踪误差

（b） θ 的跟踪误差

（c） ψ 的跟踪误差

图 4 姿态角 ϕ，θ，ψ 的跟踪误差

Fig. 4　The tracking errors of ϕ，θ and ψ

（a） ϕ 的跟踪效果

（b） θ 的跟踪效果

（c） ψ 的跟踪效果

图 3 姿态角 ϕ，θ，ψ 的跟踪效果

Fig. 3　The tracking performance of ϕ，θ and ψ
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（a） 估计值 x21

（b） 估计值 x22

（c） 估计值 x23

图 9 x2 的估计效果

Fig. 9　The estimate performance of x2

（a） 估计值 D1

（b） 估计值 D2

（c） 估计值 D3

图 7 ESO 估计效果

Fig. 7　The estimate performance of ESO

（a） 范数 Ŵ 1

（b） 范数 Ŵ 2

（c） 范数 Ŵ 3

图 6 NN 权值范数

Fig. 6　NN weight norm

（a） 误差 D͂ 1

（b） 误差 D͂ 2

（c） 误差 D͂ 3

图 8 ESO 估计误差

Fig. 8　The estimate errors of ESO
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从图 3 可以看出：在两种控制器作用下四旋翼

飞行器均能较好地跟踪期望姿态角；从图 4 可以看

出：与传统 NN 控制器相比，在本文所设计的 NN+
ESO 控制器的作用下，四旋翼飞行器姿态跟踪误

差的收敛速度更快，稳态误差更小；从图 5 可以看

出：本文所设计的 NN+ESO 控制器输出信号变化

较为平缓，便于工程实现；从图 6 可以看出：神经网

络的权值信号是收敛且有界的；从图 7~图 8 可以

看出：本文所设计的 ESO 可以很好地逼近系统的

复合扰动 ；从图 9~ 图 10 可以看出 ：RBFNN 和

ESO 的逼近和估计效果好。

4　结  论

1） RBFNN 和 ESO 的耦合设计，可以有效抑

制四旋翼飞行器飞行运动中模型不确定性和外界

动态干扰对四旋翼飞行器飞行运动闭环姿态系统

稳定性的影响。

2） 改进传统的仅以跟踪误差为决策变量，设

计 RBFNN 的权值调整策略的不足，在神经网络的

权值更新策略的设计中引入模型辨识误差提升了

NN 逼近的准确性、透明性和可解释性。

3） 为 DSC 设计辅助系统并将其引入四旋翼

飞行器姿态控制器设计之中，有效抑制了 DSC 的

滤波误差对系统控制精度的影响。

4） 基于 Lyapunov 的理论分析和实验仿真验

证了本文设计的四旋翼飞行器鲁棒自适应抗干扰

姿态控制器的可行性和有效性。
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GAW-1两段翼开缝气动特性的影响分析
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摘 要： 翼型开缝是一种利用缝道射流改善翼型失速特性的被动流动控制技术，具有结构简单、易实现的特

点。采用 CFD 方法对 GAW-1 两段翼进行开缝研究，探究缝道参数对多段翼型气动特性的影响。设计 9 种缝

道构型，给出直线、曲线和导流片三大类缝道构型间的几何联系，并提出一种曲边梯形缝道构型，分析导流片缝

道构型对翼型气动特性的影响。结果表明：缝道位置是影响抑制翼型失速发展的关键因素，曲边梯形缝道构型

的最佳缝道位置是 13.5%c，该缝道抑制失速的能力最强，翼型失速迎角推迟 7°，最大升力系数提高 19.5%，达到

3.89；导流片缝道构型不仅能减弱缝道在小迎角情况下对气动特性的破环，还能减缓失速的发展，改善翼型的失

速特性。
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Abstract： As a passive flow control technology， airfoil slotting has the characteristics of simple structure and high 
efficiency in improving stall. CFD method is used to study the slotting of GAW-1 two-element airfoil to explore 
the influence of slot parameters on the aerodynamic characteristics of multi-element airfoil. Nine kinds of slot config⁃
urations are designed， and the geometric relations among three types of slot configurations， namely straight line， 
curve and deflector， are given， and a curved trapezoidal slot configuration is proposed. The influence of the deflec⁃
tor slot configuration on the aerodynamic characteristics of the airfoil is studied. The results show that the slot posi⁃
tion is the key factor to restrain the stall development of airfoil， and the optimal slot position of curved trapezoidal 
slot configuration is 13.5%c. The slot has the strongest ability to restrain stall， the stall angle of attack of airfoil is 
delayed by 7°， and the maximum lift coefficient is increased by 19.5%， reaching 3.89. The deflector slot configura⁃
tion can not only weaken the damage of the slot to the aerodynamic characteristics at a small angle of attack， but al⁃
so slow down the stall development and improve the stall characteristics of the airfoil.
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0　引  言

多段翼能有效延缓分离涡的形成、湍流分离

以及促进边界层附着的特性已经得到了广泛研究

和证明［1］，亦被称之为高升力翼型。目前，针对多

段翼的流动控制方式有格尼襟翼［2］、涡流发生

器［3］、扰流板［4］、翼型开缝［5］等被动流动控制方法，

也有采取柔性前缘［6］、协同射流［7］、等离子体［8］、扫

频射流［9］等主动流动控制方法。

翼型开缝作为一种常见的被动流动控制技

术，具有成本低、操作简单等特点，不需要额外消

耗能量。翼型开缝技术已广泛应用于翼型［10］、多

段翼型［11-13］、叶栅［14］、桨叶［15］等方面。目前，关于

翼型开缝的研究多集中于单段翼，也有研究者针

对多段翼型开缝进行了研究，主要体现在前缘缝

翼开缝［11］、主翼开缝［13］、后缘襟翼开缝和缝道调

整［12］等。

前缘缝翼及开缝可以改善缝翼附近流动，缓

解缝翼与下游翼段气流的相互作用，提高最大升

力系数。刘中元等［11］使用 L1T2 三段翼模型，通过

研究前缘缝翼的开缝位置及角度，发现开缝后的

翼型最大升力系数和失速迎角分别提高 5% 和 3°；
邓一菊等［16］对三段翼的前缘缝翼内壁面进行修

型，改变了缝道内的流态，修形后的新构型气动特

性进一步提高。

除了针对缝翼开缝，在主翼上开缝同样可以

很好地增加气流的附着性，在大迎角情况下能延

缓流动分离。Khormi 等［17］使用 NACA0012 翼型

进行开多缝道研究，在基准翼型上直接开四条曲

线缝道，新构型的翼型失速迎角提高了 3°，最大升

力系数由 1. 10 增加到 1. 27，提高了 15%，同时也

发现缝道的存在会破坏小迎角下的气动特性；

Kuya 等［13］在三段翼的主翼上开了两条曲线缝道，

研究发现开缝后的失速迎角达到 34°，最大升力系

数达到 4，提高了 33%；Maki 等［18］针对 NACA4409
翼型直接进行开曲线缝研究，形成五段翼，最大升

力系数达到 2. 53，提高了 100%，并将五段构型机

翼在小型飞行器上进行了风洞试验验证。

主翼与襟翼之间的缝隙对翼型气动性能和流

场结构也有一定影响。因此，在襟翼上开缝或针

对主翼、襟翼间隙进行调整也是多段翼开缝研究

的重点。Ortiz-Melendez 等［19］对基于 S204 自然层

流翼型的两段翼进行研究，襟翼开缝形成的偏转

小片，有一定的增升作用；刘宇航等［12］使用 NA⁃

CA0012 原始翼型设计了一种导流式翼缝，研究发

现其在一定攻角范围内能有效控制分离，最大升

力系数提升 1. 76%，失速攻角增大 2°；朱海天等［20］

设计了一种导叶翼缝，可以有效延缓流动分离，改

善流场结构，该翼缝明显优于弯曲翼缝。

目前，国内外关于多段翼型开缝的研究相对

较少，在主翼上开缝取得的控制效果明显优于前

缘缝翼和后缘襟翼上开缝。另外，关于多段翼开

缝后的缝道参数变化对气动特性影响方面的研究

非常有限。因此，本文针对 GAW-1 两段翼构型，

在主翼上进行开缝研究，探究缝道形状和位置变

化对多段翼气动特性的影响，以期为后续多段翼

开缝的研究提供参考。

1　数值方法与几何模型

1. 1　数值算例验证

本文选择常见的 GAW-1 两段翼模型对数值

方法进行验证，同时将该两段翼型视为后续开缝

研究的基础构型。计算条件为：Ma=0. 15，c=
0. 584 2 m，Re=6×106，湍流模型使用 SST k-ω。

模型壁面附近区域的网格如图 1（a）所示，其中壁

面附近为结构化网格，其余为三角形非结构化网

格，总网格数约为 5×104；计算域拓扑结构如图 1
（b）所示，计算域由半圆形的上游区与长方形的下

游区组成，圆半径为 30c，长方形的长为 30c，高为

60c。数值模拟结果与风洞试验数据［21］的对比如图

2 所示，可以看出：升力系数在线性段数值模拟与

试验数据完全吻合，失速迎角附近差异也很小，阻

力系数在小迎角时数值结果与试验数据基本吻

合。因此，本文采用的网格生成技术及 N-S 方程

组可以用于后续多段翼型的开缝研究。

（a） 壁面附近网格
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（b） 计算域拓扑结构

图 1 壁面附近网格和计算域拓扑结构

Fig. 1　Grid near the airfoil wall and topology of 
computational domain

1. 2　缝道构型

参考单段翼开缝常见的直线缝道形式［22］，并

将缝道出口布置于分离点前［23］，在 GAW-1 两段翼

上设计出直线缝道，具体参数如下：缝道出口和入

口中心点分别位于约 13. 5%c 和 6%c 的位置，缝道

宽度为 5%c，缝道中心线与弦长夹角为 55°，将该构

型命名为 S1。后续针对 S1 缝道进行一系列的调

整或修形，其中包括形状和位置调整，最终形成直

线、曲线和导流片三大类，共计 9 种缝道构型，如表

1 所示。

为了增加缝道射流对上翼面分离涡的抑制能

力，将直线缝道 S1 进行偏折处理，形成偏折缝道

S2，如图 3 所示。

由于曲线缝道对失速流动的控制效果明显优

于直线缝道［23］，因此本文针对直线缝道 S1、偏折缝

道 S2 进行局部倒圆角和缝道壁面曲线化处理，分

别形成曲线缝道构型 S3 及 S4，该曲线缝道构型是

缝道宽度几乎不变的等距曲线缝道，然后借鉴“梯

形”的思想将曲线缝道 S4 进行“梯形化”处理，入口

宽度增加到 8%c，出口中心线位于 13. 5%c，形成

曲边梯形缝道 S5，如图 4 所示。

（a） 升力系数

（b） 阻力系数

图 2 GAW-1 两段翼型升力及阻力特性的验证

Fig. 2　Verification of lift and drag characteristics of 
GAW-1 two-element airfoil

表 1　9 种缝道构型的几何变化关系

Table 1　Geometric variation relationship of nine 
kinds of slot configurations

序号

1

2

3

4

5

6

7

8

9

名称

S1

S2

S3

S4

S5

S6

S7

S8

DS

几何特征关系

直线倾斜缝道

在 S1 基础上进行偏折处理，生成偏折缝道 S2

在 S1 基础上针对缝道出入口进行倒圆角处
理，生成倒圆角后的直线缝道 S3

在 S2 基础上针对缝道内壁面进行曲线修形，
生成曲线缝道 S4

针对曲线缝道 S4 进行“梯形”化处理，入口宽
度为 8%c，生成曲边梯形缝道 S5

在 S5 基础上将缝道后移至 32%c 处并进行适
当调整，生成缝道 S6

在 S5 基础上将缝道前移至 10. 5%c 处并进行
适当调整，生成缝道 S7

在 S7 基础上对缝道左侧壁面进行修形设计，
生成缝道 S8

在 S8 基础上对缝道出口处进行导流片设计，
生成导流片缝道 DS
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为了进一步探究缝道位置的影响，将曲边梯

形 缝 道 S5 沿 弦 线 方 向 分 别 移 到 32. 0%c 和

10. 5%c 处，形成 S6 和 S7，如图 5 所示。另外，也尝

试了导流片缝道构型［23］在多段翼分离流动的控制

效果，针对 S7 缝道左侧壁面做修形设计，形成 S8
缝道构型，并进一步开展导流片设计，导流片长度

0. 09c，最大厚度 0. 004c，形成导流片缝道 DS，如图

6 所示。

2　计算结果与分析

2. 1　基准翼型气动特性分析

本文选用 GAW-1 两段翼构型进行开缝特性

研 究 ，计 算 条 件 为 Ma=0. 2，Re=2×106，c=
0. 452 8。开缝前后的计算条件保持一致，开缝前

的气动数据标记为“Baseline”。开缝前的两段翼型

在迎角 8°时升力系数和阻力系数随网格数量变化

的曲线图如图 7 所示，可以看出：在网格数量达到

1. 4×104 时阻力系数的值趋于稳定，网格量达到

4×104 时升力系数的值趋于稳定。基准状态的气

动特性分析以及开缝研究将按照 4×104网格的策

略生成网格。开缝前两段翼型的升力系数、阻力

系数随迎角变化的曲线图如图 8 所示，可以看出：

失速迎角为 13°，最大升力系数为 3. 25，失速较为

和缓，属于“后缘失速”类型，有利于进行开缝

控制。

图 5 S6 和 S7 缝道构型图

Fig. 5　Diagram of S6 and S7 slot configurations

图 6 S7、S8 和 DS 缝道构型图

Fig. 6　Diagram of S7， S8 and DS slot configurations

图 7 基准翼型网格无关性验证（α=8°）
Fig. 7　Verification of grid independence of 

baseline airfoil （α=8°）

图 3 S1 和 S2 缝道构型图

Fig. 3　Diagram of S1 and S2 slot configurations

图 4 S3、S4 和 S5 缝道构型图

Fig. 4　Diagram of S3， S4 and S5 slot configurations
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2. 2　不同缝道形状构型翼型气动特性分析

缝道构型 S1、S2 和 S3 对翼型升力系数和阻力

系数的影响曲线如图 9 所示。

从图 9 可以看出：直线缝道构型 S1 和偏折缝

道构型 S2 均严重破坏了基准翼型的气动特性，在

直线缝道构型 S1 的缝道口附近经过倒圆角处理后

形成的缝道构型 S3 远优于构型 S1 和 S2，小迎角对

基准翼型气动特性的破坏显著降低，虽然不能延

缓失速，但与基准翼型的最大升力系数差距较小。

从阻力系数曲线来看，三种缝道构型都会显著增

加阻力。

缝道构型 S1、S2 和 S3 在迎角 12°的速度值云

图和流线图对比结果如图 10 所示，可以看出：在迎

角 12°时，缝道构型 S1 和 S2 均出现了大的分离涡，

这也证实了缝道对原流场具有较强的破坏作用；

而缝道构型 S3 在 12°迎角时，翼型上表面仍然保持

气流附着状态，这说明缝道出入口附近区域倒圆

角处理的必要性，更加有利于缝道射流对分离流

动的抑制，减小了出口处射流的射流角度。同时

注意到，由于偏折缝道构型 S2 有更小的出流角度，

增加上翼面流动的附着性，在流线图中直观的反

映就是构型 S2 相较于构型 S1 有更小的分离涡。

（a） 构型 S1

（b） 构型 S2

（a） 升力系数

（b） 阻力系数

图 9 缝道构型 S1、S2 和 S3 的翼型气动特性曲线对比

Fig. 9　Comparison of aerodynamic characteristic curves of 
airfoil with S1， S2 and S3 slot configurations

图 8 基准翼型的升力系数与阻力系数

Fig. 8　Lift coefficient and drag coefficient of baseline airfoil
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（c） 构型 S3

图 10 缝道构型 S1、S2 和 S3 的翼型绕流场对比（α=12°）
Fig. 10　Comparison of flow fields in S1， S2 and 

S3 slot configurations （α=12°）

曲线缝道构型 S4 和曲边梯形缝道构型 S5 的

气动特性曲线对比结果如图 11 所示。

从图 11 可以看出：基于偏折缝道演变而来的

曲线缝道构型 S4 可以明显延缓失速，最大升力系

数提高 14. 2%，达到 3. 71，失速迎角提高 6°；而曲

边梯形缝道构型 S5 最大升力系数提高 19. 5%，达

到 3. 89，失速迎角提高 7°，失速特性进一步改善。

在小迎角下两种构型的阻力系数并没有显著增

大，且随着迎角的进一步增加，阻力系数远小于基

准翼型。

曲线缝道构型 S4 和曲边梯形缝道构型 S5 在

失速前后的压力分布对比结果如图 12 所示。

从图 12（a）可以看出：二者的压力分布很接

近，几乎看不出差别；从图 12（b）可以看出：曲边梯

形缝道构型上表面具有更低的压力系数，这表明

经过曲边梯形缝道的射流对主翼边界层能够提供

更多的动能，有更好的抗逆压梯度的能力。构型

S4 和 S5 在迎角 22°时基于 Q 准则的涡场对比结果

（a） α=18°

（b） α=22°

图 12 缝道构型 S4 和 S5 在失速前后的压力分布对比

Fig. 12　Comparison results of pressure distribution between 
S4 and S5 slot configuration before and after stall

（a） 升力系数

（b） 阻力系数

图 11 缝道构型 S4 和 S5 的翼型气动特性曲线对比

Fig. 11　Comparison of aerodynamic characteristic curves 
of airfoil with S4 and S5 slot configurations
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如图 13所示，可以看出：构型 S5有更小的涡，说明曲

边梯形缝道在控制失速上比曲线缝道更加有效。

构型 S5 在不同迎角下的速度云图和流线图对

比结果如图 14 所示。

（a） α=20°

（b） α=26°

图 14 缝道构型 S5在不同迎角下翼型绕流场的速度场分布

Fig.  14　Velocity field distribution of airfoil withal 
S5 slot configuration at different angles of attack

从图 14 可以看出：在 α 为 20°和 26°时，缝道构

型 S5 的翼型上翼面有近乎相同的速度峰值，但是

迎角 20°时的高速区域会更广一些，表面压力则会

更小一些，最终的升力系数也会略高一些，这与图

11 的结论是一致的；随着迎角的逐渐增大，射流对

流动分离的抑制逐渐减弱，在迎角 26°时，翼型后缘

已经出现了明显的分离现象，缝道出口左侧也出

现了一个小的分离涡，该构型已无法进一步抑制

失速的发展。

2. 3　不同缝道位置构型翼型气动特性分析

缝 道 位 置 位 于 10. 5%c、13. 5%c、32. 0%c

时 ，分 别 对 应 曲 线 缝 道 构 型 S7、S5、S6。 构 型

S5、S6 和 S7 的升力系数和阻力系数曲线如图

15 所示。

（a） 升力系数

（a） 构型 S4

（b） 构型 S5

图 13 迎角 22°时缝道构型 S4 和 S5 的翼型涡场

Fig. 13　Vortex fields of airfoil with S4 and S5 
slot configurations （α=22°）
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（b） 阻力系数

图 15 缝道构型 S5、S6 和 S7 的翼型升力系数和

阻力系数曲线

Fig. 15　Curves of lift and drag coefficient of airfoil with 
S5， S6 and S7 slot configurations

从图 15 可以看出：构型 S5 有最优的气动特

性，其最大升力系数、失速后气动特性以及小迎角

情况下对原气动特性的破坏情况都优于构型 S6 和

S7；构型 S6 和 S7 在失速前二者无明显差别，在失

速后构型 S7 有更加和缓的失速，而构型 S6 失速则

较为剧烈。因此，缝道位置是影响抑制翼型失速

发展能力的关键因素之一。

构型 S6 和 S7 失速后的速度云图和流线图对

比结果如图 16 所示，可以看出：在 α=22°时，构型

S6 和 S7 的翼型上翼面均发生流动分离现象，构

型 S7 翼型的分离涡更小。这是由于构型 S6 的缝

道过于偏后，在大迎角情况下无法抑制前缘附近

区域分离涡的发展，该缝道构型不能抑制分离涡

的进一步发展。构型 S7 缝道位置更加靠前，射流

可以有效地抑制前缘附近分离涡的产生和快速演

化，避免了构型 S6 的情况，但构型 S7 的缝道过于

靠前，减弱了其对后缘区域分离涡的抑制效果，在

α=22°时后缘已经出现了较大的分离区。另外，

从翼型翼面附近速度分布和最大峰值速度来看，

构型 S7 明显优于构型 S6，这与图 15 的结论也是

一致的。因此，针对后缘失速的多段翼开缝，仅针

对基准翼型分离点选择缝道位置是不全面的，伴

随着迎角的增加，前缘附近分离区也会迅速扩大，

想要获得更好的控制效果，需要兼顾前缘分离区

和后缘分离区的影响。

为了兼顾大迎角条件下前缘附近和后缘区域

产生的分离涡，对缝道 S7 左侧壁面进行修形处理，

形成缝道构型 S8。缝道 S7 修形前后升力系数和

阻力系数的对比结果如图 17 所示，可以看出：缝道

修形之后最大升力系数有所增加，失速特性发展

也变得更加缓和，在 α=26°时缝道修形前后翼型升

力系数分别为 2. 51 和 2. 94。

（a） 升力系数

（a） 缝道构型 S6

（b） 缝道构型 S7

图 16 缝道构型 S6 和 S7 的翼型速度场分布（α=22°）
Fig. 16　Velocity field of airfoil with S6 and 

S7 slot configurations （α=22°）
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（b） 阻力系数

图 17 缝道 S7 修形前后翼型的气动特性对比

Fig. 17　Comparison of aerodynamic characteristics of air⁃
foil with S7 slot before and after modification

2. 4　导流片缝道构型翼型气动特性分析

为了进一步缓和缝道构型 S8 翼型失速特性的

发展，针对缝道进行导流片设计。导流片设计前

后翼型的升力系数和阻力系数曲线如图 18 所示。

从图 18 可以看出：导流片缝道构型在小迎角

情况下有更高的升力系数和更低的阻力系数，这

说明导流片可以在一定程度上缓解开缝对原流场

的破环作用，失速之后特性更为和缓，在 26°迎角下

升力系数仍然大于 3. 2，失速发展非常缓慢，导流

片确实起到了良好的失速流动抑制效果。

α=22°时，对缝道构型 S8 进行导流片设计前

后的速度值云图和流线图对比结果如图 19 所示，

可以看出：导流片显著加强了对后缘分离流动的

控制，在 22°迎角时有导流片构型的翼型后缘已经

没有分离区。导流片可以近似看作一个小翼型，

不但使气流重新附着，还改变了缝道射流的流动

方向，进一步加速了气流，在上表面形成了一个较

大的低压区，虽然未能提高最大升力系数，但也显

著改善了失速后的气动性能，分离流场发展变得

更加和缓。α=22°时构型 DS 和 S8 的涡场对比结

果如图 20 所示，可以看出：导流片的存在使分离涡

显著减弱。

（a） 升力系数

（b） 阻力系数

图 18 缝道构型 DS 的翼型升力系数和阻力系数

Fig. 18　Lift and drag coefficient of 
airfoil with DS slot configuration

（a） 构型 DS

（b） 构型 S8

图 19 迎角 22°时缝道构型 S8 和 DS 的翼型速度场分布

Fig. 19　Velocity field of airfoil with S8 and 
DS slot configuration （α=22°）
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3　结  论

1） 本文提出了一种基于“梯形化”思想的曲边

梯形缝道。该缝道构型的翼型最大升力系数达到

3. 89，提高 19. 5%，失速迎角增加 7°，其改善失速

的能力远优于直线、偏折及等距曲线缝道构型。

2） 缝道位置是影响抑制翼型失速发展的关键

因素之一。缝道出口位置应布置于分离点前，目

前最优缝道位置为 13. 5%c。过于靠前的缝道位

置会导致缝道射流无法有效抑制上翼面后缘分离

涡的发展，易出现分离涡迅速扩大造成失速的现

象。若缝道位置过于靠后，则无法有效影响已扩

展到前缘附近区域的分离区。

3） 导流片的使用可以显著提升多段翼的气动

特性。在小迎角条件下导流片缝道构型的开缝翼

型有更高的升力系数和更低的阻力系数，在大迎

角情况下可以显著改善翼型的失速特性，使失速

发展更加和缓。

本文针对两段翼进行开缝研究，改善了原有

翼型的失速特性，为增升装置设计提供了思路和

参考。接下来的研究应着重于缝道可关闭性的实

现，考虑巡航和起飞/着陆的应用场景，通过风洞

试验验证其可行性和适用性，兼顾工程实际需要，

并在机翼/翼型设计之初考虑开缝的分析和探究。
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倾转旋翼机短舱倾转作动关键技术
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摘 要： 倾转旋翼机兼具直升机和固定翼飞机的优点，是未来航空装备发展的重点方向。本文针对倾转旋翼

机的核心关键部件——短舱倾转作动器，介绍倾转旋翼机的倾转作动原理，分析并对比 V-22 和 BA609 短舱倾

转作动器构型的优缺点，分析倾转旋翼机短舱倾转作动关键技术，包括功率综合技术、双级伸缩滚珠丝杠技术、

丝杠撞底缓冲技术。功率综合技术可以通过速度综合或力综合实现双系统综合，是提高短舱倾转作动器可靠

性的关键；双级伸缩滚珠丝杠技术能够有效缩短作动器缩回后的体积，减少机上空间，同时大幅提升作动器的

可靠性；弹簧缓冲是一种能够有效抑制丝杠撞底带来冲击的手段，适用于滚珠丝杠这类直线输出机构。
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The key technologies of tiltrotor pylon conversion actuator
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Abstract： Tiltrotor which combines the advantages of helicopters and fixed wing aircraft， is a key direction for fu⁃
ture aviation equipment development. The key component of tiltrotor-pylon conversion actuator is focused. In this 
paper， the tilting actuation principle of tiltrotor is introduced， the advantages and disadvantages of V-22 and 
BA609 pylon conversion actuator configurations are analyzed and compared. The key technologies of pylon conver⁃
sion actuator of tiltrotor are analyzed， including power summing technology， double-layer telescopic ball screw 
technology， ball screw end shock damper technology. The power summing technology can realize double-system 
synthesis by speed summing or force summing， which is the key to improve the reliability of pylon conversion actua⁃
tor. Double-layer telescopic ball screw can effectively shorten the volume after the actuator is retracted， reduce the 
space on the aircraft nacelle， and greatly improve the safety of the actuator. Shock damper is a means to effectively 
restrain the impact caused by the screw end collision， which is very suitable for linear output mechanism such as 
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0　引  言

倾转旋翼机是一种将固定翼飞机和直升机融

为一体的新型飞行器，既具有常规直升机垂直起

降和空中悬停的能力，又具有涡轮螺旋桨飞机高

速巡航飞行的能力。由于倾转旋翼机独有的动力

装置和独特的结构布局，使其受到世界航空界的

广泛关注，许多国家对其开展了相关研究［1-3］。美

国经过几十年的研究，取得了丰富的成果［4-6］。贝

尔公司在 1955 年研制出 XV-3 倾转旋翼机，3 年后

完成了试飞试验，倾转旋翼这种飞行器正式出现

在大众的视野中［7］；1972 年，贝尔公司和美国陆军

共同研发了 XV-15 倾转旋翼机［8］；1981 年，贝尔公

司与波音公司合作，成功研制出新型倾转旋翼机

V-22“鱼鹰”［9］；2013 年，贝尔公司宣布其研制出了

第三代倾转旋翼机 V-280“勇士”，相比于 V-22，
V-280 在倾转时发动机不再转动，只有桨叶进行倾

转，因此其机动性能更加突出。在民用方面，美国

贝尔公司和意大利阿古斯塔公司合作，在 20 世纪

60 年 代 末 研 制 出 全 球 首 个 民 用 倾 转 旋 翼 飞 机

BA609，可用于救生、医疗救护、商务运输等［10］。

国内针对倾转旋翼机技术领域的研究起步相

对较晚，主要集中在倾转作动过程的控制研究上。

林煌星［11］建立了倾转旋翼无人机的动力学和运动

学方程，对过渡模态飞行控制进行了研究，确定了

一条安全“倾转路径”；崔超［12］综合分析了倾转旋

翼、机翼、短舱的气弹耦合动力学影响，提出了能

有效抑制倾转旋翼机在倾转过程中颤振的方法；

王惟栋等［13］对倾转旋翼机短舱倾转机构的动力学

特性进行了研究，揭示了丝杠与短舱连接点处作

用力的变化规律；吉国明等［14］研究了倾转旋翼机

转动机构在短舱与旋翼向前倾转 90°过程中的运动

特征，分析了不同转换模式的优劣、适用条件与场

合；徐起［15］开展了轻小型倾转四旋翼飞行器相关

运动部件的设计工作，主要包括旋翼设计、动力传

动机构设计和倾转机构设计。

倾转旋翼机实现模式转换的关键核心部件为

短舱倾转作动器，其位于发动机短舱与机翼端部

之间，根据控制指令可以驱动桨叶倾转。在 0°时，

倾转旋翼机为固定翼飞行模式，当螺旋桨倾转至

90°时，倾转旋翼机转换为直升机飞行模式。倾转

旋翼机出现飞行事故中 60% 以上都发生在短舱倾

转过程中，短舱倾转作动是倾转旋翼机研制的关

键和难点之一［16］。

国内在倾转作动技术的研究上相对薄弱，本

文针对短舱倾转作动器这一核心部件，重点阐述

倾转作动包含的主要关键技术，并提出相应的设

计思路。

1　倾转作动原理

倾转旋翼机短舱倾转作动原理如图 1 所示，倾

转作动器用于驱动左右两侧短舱倾转，使倾转旋

翼机实现固定翼飞行模式和直升机飞行模式之间

的转换。倾转作动器的收缩极限位置对应固定翼

飞行模式，伸出极限位置对应直升机模式。

短舱安装在机翼末端，可绕 A 点转动；倾转作

动器一端安装在翼稍，可绕 B 点转动，另一端通过

球铰与短舱连接于 C 点。倾转作动器采用阀控液

压马达方案，通过减速器驱动丝杠螺母转动，丝杠

螺母将旋转运动转化为滚珠丝杠的直线运动。当

滚珠丝杠伸出时，铰接点 C 按照运动轨迹 CC '运动

至 C'位置，此时短舱由水平状态被推动至竖直状

态，倾转旋翼机进入直升机模式。

2　短舱倾转作动器构型

短舱倾转作动器构型目前主要分为“左右两

侧互联型”和“左右两侧独立型”两大类。XV-15

图 1 短舱倾转作动示意图［17］

Fig. 1　Schematic diagram of nacelle tilt mechanism［17］
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和 BA609 的短舱倾转作动器采用了“左右两侧互

联型”，即左短舱倾转作动器与右短舱倾转作动器

之间通过贯穿于机翼的驱动杆进行连接；V-22 和

V-280 的短舱倾转作动器采用的是“左右两侧独立

型”，即左短舱倾转作动器与右短舱倾转作动器之

间无动力传输部件。

V-22 短舱倾转作动器的构型如图 2 所示，主

要包括了 2 个液压功率驱动单元和 1 个备份功率

驱动单元。每个液压功率驱动单元由 1 个液压马

达、1 个液压制动器和 1 个液压模块组成，备份功率

驱动单元由 1 个电机、2 个电制动器组成。2 个液

压功率单元通过 1 套主齿轮箱进行功率综合后输

出，备份功率驱动单元通过 1 套备份齿轮箱进行运

动输出。该架构比较复杂，可靠性提升的同时成

本也急剧上升。

BA609 短舱倾转作动器的构型如图 3 所示，主

要包括 1 个主液压功率驱动单元和 1 个备液压功

率驱动单元。主液压功率驱动单元和备液压功率

驱动单元分别由 1 个液压马达、1 个液压制动器和

1 个液压模块组成，主、备功率驱动单元通过齿轮

箱进行功率综合后输出。另一侧的短舱倾转作动

器通过贯穿驱动轴与该短舱倾转作动器通过花键

连接。与 V-22 舱倾转作动器构型相比，BA609 构

型相对简单，同时保证了较高的可靠性。但该构

型受限于飞机机体的空间结构，需要考虑贯穿驱

动轴的空间布置与安装。

由于倾转旋翼机需要经常在直升机和固定翼

两种模式之间切换，机构和各系统比常规直升机

和固定翼飞机复杂，要求其具有更高的可靠性［19］。

然而，要提高短舱倾转作动系统的可靠性，一方面

需要提高作动系统的能源余度等级，另一方面需

要提高作动系统的结构余度等级。当作动系统的

能源等级由单余度增加至双余度时，需要对 2 个能

源进行功率综合。功率综合技术的突破可以有效

解决作动系统能源余度等级增加的问题，是提高

作动系统可靠性的关键。另外，功率综合技术还

能有效降低作动系统对机上单个能源的功率需

求，从而节省能耗。若该技术得不到有效攻克，倾

图 2 V-22 短舱倾转作动器架构［18］

Fig. 2　Configuration of pylon conversion 
actuator of V-22［18］

图 3 BA609 短舱倾转作动器架构［10］

Fig. 3　Configuration of pylon conversion actuator of BA609［10］
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转作动系统的可靠性将无法提高，进而威胁飞行

安全。作为一个完整的系统，只提高能源余度等

级并不能解决系统整体的可靠性问题，因此还要

解决结构余度等级的问题。短舱倾转作动系统采

用的核心传动机构为滚珠丝杠，滚珠丝杠是作动

系统可靠性提升中的短板，因此需要突破双级伸

缩滚珠丝杠技术。该技术能够将滚珠丝杠机构的

可靠性提升 2 倍，从而有效提高作动系统的可靠

性。若不能攻克该技术，倾转作动系统的整体可

靠性将无法提高。因此，双系统间的功率综合技

术和双级伸缩滚珠丝杠技术这 2 项关键技术缺一

不可，是提高短舱倾转作动系统可靠性的前提。

短舱倾转作动器在整个倾转过程中要保证运动的

平稳性，需要在作动器运动到位时进行吸能缓冲，

有效抑制丝杠撞底带来的震颤问题，从而提升飞

行的安全性。因此，还需要进一步突破丝杠到位

的撞底缓冲技术，其决定了倾转作动系统的稳

定性。

3　倾转作动关键技术

3. 1　功率综合技术

双系统功率综合技术分为速度综合和力综合

2 大类，如图 4 所示。速度综合表现为输出速度增

大，输出力不变；力综合表现为输出速度不变，但

输出力增大。速度综合与力综合相比，结构较为

复杂，但不存在力纷争问题，控制简单；力综合在

结构上简单，零件数量少，但双系统间存在力纷争

问题，需要通过同步控制手段进行抑制。力纷争

产生的根源主要是由于双系统中各相同元器件

（如电液伺服阀、液压马达等）在机械加工误差、装

配误差上存在差异，同时各元器件的损耗程度也

不一致，加之各前置级控制信号由于传感器扰动

等原因，导致两个系统在相同的输入条件下得到

不同的动态响应，从而产生力纷争。力纷争会导

致齿轮力综合机构的交联干扰，造成齿轮局部疲

劳，从而降低作动器的寿命；同时，两系统间液压

马达输出力矩相互冲突，影响作动系统的输出特

性和输出精度，并造成额外的无用功消耗，从而降

低作动系统的工作效率，甚至会导致机械装置的

卡死，严重影响作动系统的稳定性和安全性。

图 4（a）所示的速度综合采用的是内啮合—公

用行星轮—外啮合（NGW）行星轮系，该方案常用

于双系统“主—备”工作模式，即 A 系统工作时，B
系统不工作，此时有 ωA ≠ 0，ωB = 0，传动比 iB

AX =
ZE

ZA
⋅ (1 + ZB

ZD )，ωX = ωA /iB
AX，TX = TA ⋅ iB

AX；当 A 系

统出现故障后，切换至 B 系统，A 系统停止工作，B
系 统 正 常 工 作 ，此 时 有 ωA = 0，ωB ≠ 0，传 动 比

iA
BX = 1 + ZD

ZB
，ωX = ωA /iA

BX，TX = TA ⋅ iA
BX。 BA609

短舱倾转作动器中采用的就是 NGW 速度综合

（a） NGW 速度综合原理

（b） NWN 速度综合原理

（c） 力综合原理

图 4 双系统功率综合

Fig. 4　Power summing of two system
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技术。

图 4（b）所示的速度综合采用的是内啮合—外

啮合—内啮合（NWN）行星轮系，该方案常用于双

系统“主—主”工作模式，即 A 系统和 B 系统同时工

作，此时有 ωA ≠ 0，ωB ≠ 0。一般情况下，齿轮的齿

数满足 ZA = ZB，ZC = ZD，ZE = ZF，ZG = ZH。经齿

轮综合后，有 ωX = ZA

ZE
⋅ ωA + ωB

2 ，TX = ZE

ZA
⋅ ( TA +

TB )。A320 前缘襟翼功率驱动装置中双液压系统

功率综合采用了 NWN 速度综合技术。

图 4（c）所示的力综合采用的是常规齿轮轮

系，该方案常用于双系统“主—主”工作模式，即 A
系统和 B 系统同时工作，此时有 ωA = ωB。一般情

况下，齿轮的齿数满足 ZA = ZB。经齿轮综合后，

有 ωX = ZA

ZX
⋅ ωA，TX = ZX

ZA
⋅ ( TA + TB )。 V22 短 舱

倾转作动器中采用了该力综合技术。

3. 2　双级伸缩滚珠丝杠技术

V-22 和 BA609 短舱倾转作动器均采用了双

级伸缩滚珠丝杠，不仅缩短了丝杠收缩后的长度，

节省了机上的安装空间，同时还提高了丝杠的可

靠性。BA609 短舱倾转作动器中用到的双级伸缩

滚珠丝杠与 V-22 中用到的丝杠构型相似，如 5 图

所示。

滚珠丝杠的总行程为 32 in（1 in=2. 54 cm），

按 1∶1 的比例分为内、外丝杠。内丝杠与短舱固定

连接，不能旋转；外丝杠在其“伸出”和“缩回”止动

块之间浮动，即能旋转，也能直线运动，直到同时

碰到外层滚珠螺母和内层滚珠螺母时才停止。这

种设计特点有效隔离了内外层滚珠丝杠，防止其

中一个滚珠丝杠出现卡滞而影响另一滚珠丝杠。

如果任何一个滚珠丝杠出现了卡滞，丝杠至少还

能伸出 1/2 的全行程，使短舱旋转至少 47°，即从飞

机模式转换到直升机模式，从而保证飞行安全。

双层伸缩滚珠丝杠伸出过程的运动原理如图

6 所示。外层滚珠螺母在动力源的作用下旋转，带

动外层滚珠丝杠直线运动。当外层滚珠丝杠运动

至极限位置，即外层滚珠丝杠碰撞到外层滚珠螺

母，此时外层滚珠丝杠与外层滚珠螺母“绑定”在

一起，随外层滚珠螺母一同转动。由于外层滚珠

丝杠为内层滚珠丝杠的螺母，因此外层滚珠丝杠

的转动使内层滚珠丝杠作直线运动，如图 6（b）所

示。当内层滚珠丝杠运动至极限位置，即碰撞到

外层滚珠丝杠碰，外层丝杠停止转动，内层丝杠停

止伸出。

此外，内、外层滚珠丝杠在其内孔还设计了安

全杆，可防止丝杠断裂引起的结构失效，结构如图

7 所示。外层滚珠丝杠安全杆通过螺纹与外层滚

珠丝杠连接，另一端采用轴肩限位，通过平键限制

其相对转动，可传递扭矩；内层滚珠丝杠安全杆通

过螺纹与内层滚珠丝杠连接，在螺纹连接处通过

平 键 固 定 ，限 制 其 相 对 转 动 ，另 一 端 采 用 轴 肩

限位。

图 5 BA609 滚珠丝杠组成［20］

Fig. 5　Ball screw composition of BA609［20］

（a） 外层丝杠伸出

（b） 内层丝杠伸出

图 6 双层伸缩滚珠丝杠运动原理

Fig. 6　Motion principle of double-layer 
telescopic ball screw
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外层滚珠丝杠安全杆与外层滚珠丝杠之间留

有小间隙，内层滚珠丝杠安全杆与内层滚珠丝杠

之间留有小间隙，可保证正常工作状态下安全杆

处于“松弛”状态，不受疲劳载荷作用，正常工作下

的承载路径如图 8（a）所示。当外层滚珠丝杠发生

断裂故障后，外层滚珠丝杠安全杆承受拉伸载荷，

保证了短舱作动器结构的完整性，可将短舱把持

在当前位置，从而避免飞行事故发生，外层滚珠丝

杠断裂情况下的承载路径如图 8（b）所示。内层滚

珠丝杠发生断裂故障后也能通过内层滚珠丝杠安

全杆进行承载，从而保证结构的完整性。

3. 3　丝杠撞底缓冲技术

双级伸缩滚珠丝杠在工作过程中，会发生丝

杠到位撞底。为了避免丝杠撞底带来的结构冲击

损伤，降低对机体结构的震颤作用，保证飞行的平

稳性，需要在丝杠两端设计撞底缓冲装置。常用

的缓冲装置有橡胶垫缓冲和弹簧缓冲，橡胶垫缓

冲结构简单，安装方便，但其容易老化和损伤，影

响缓冲效果；弹簧缓冲结构较为复杂，但其环境适

应性好，并且缓冲效果理想，因此在滚珠丝杠等直

线运动机构上多采用弹簧缓冲，如图 9 所示。

当滚珠丝杠运动至极限位置后，滚珠螺母与

挡环发生碰撞，挡环挤压缓冲弹簧组件。缓冲弹

簧组件由半环、内环、外环堆叠而成，外环和内环

沿配合圆锥面相对滑动时，接触表面具有较大的

摩擦力。碰撞时产生轴向加载作用，轴向力由表

面压力和摩擦力平衡，因此，相当于减小了轴向载

荷的作用，增大了弹簧刚度。卸载时，摩擦力阻滞

了弹簧弹性变形的恢复，相当于减小了弹簧作用

力。环形弹簧在加载和卸载循环中，由摩擦力转

化为热能所消耗的功，其大小可以达到加载过程

所做功的 60%~70%，因此，环形弹簧的缓冲减震

能力很高，单位体积材料的储能能力比其他类型

弹簧大［21］。

在某作动器产品中，缓冲弹簧组件采用 17-4
不锈钢，材料屈服强度为 1 172 MPa，极限强度为   
1 310 MPa。 在 90 000 N 设 计 载 荷 下 ，缓 冲 弹       
簧的最大应力为 702 MPa（如图 10（a）所示），位移

为 4 mm（如 图 10（b）所 示），整 体 刚 度 达 到            

（a） 安装示意图

（b） 结构示意图

图 9 缓冲弹簧

Fig. 9　Shock damper with elastic rings

（a） 丝杠结构完整

（b） 外丝杠发生断裂

图 8 安全杆载荷路径示意图

Fig. 8　Schematic of load-bearing path of safety rod

图 7 安全杆结构示意图

Fig. 7　Schematic of safety rod structure
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22 500 N/mm。

4　结束语

本文从短舱倾转作动系统的高可靠性需求出

发，分析了提升短舱倾转作动系统可靠性所需的

关键技术，包括功率综合技术、双级伸缩滚珠丝杠

技术和丝杠撞底缓冲技术。双系统间的功率综合

可以通过速度综合和力综合等技术实现，从而有

效提高能源余度等级。速度综合结构较为复杂，

但不存在力纷争问题，控制简单；力综合结构相对

简单，零件数量少，但存在力纷争问题，需要从控

制上进行抑制。双级伸缩滚珠丝杠技术能够有效

提高短舱倾转作动机构的余度等级，从而提升短

舱倾转作动系统的可靠性。环形弹簧缓冲技术能

够有效解决丝杠撞底带来的冲击问题，从而提升

倾转作动系统的稳定性，同时其安装空间小，适用

于丝杠类直线运动机构。

目前短舱倾转作动系统中的关键技术已通过

原理样机的试制，并进行了功能验证，充分证明了

技术方案的可行性。未来，还需要进行一系列环

境试验、寿命试验等来提升产品的成熟度等级，从

而使该技术达到应用于工程实际的水平。

参  考  文  献
［1］ MALCOLM F.  The future evolution of the tiltrotor： 

AIAA-2003-2652［R］.  US： AIAA， 2003.
［2］ MATTIA M， PIERANGELO M， GIUSEPPE Q， et al.  

Multibody simulation of integrated tiltrotor flight mechanics， 
aeroelasticity， and control［J］.  Journal of Guidance， Con⁃
trol， and Dynamics， 2012， 35（5）： 1391-1405.

［3］ CARLSON E B， ZHAO Y Y.  Optimal short takeoff of til⁃
trotor aircraft in one engine failure［J］.  Journal of Aircraft， 
2002， 39（2）： 280-289.

［4］ HATHAWAY E L， GANDHI F.  Modeling refinements in 
simple tiltrotor aeroelastic stability analyses： AIAA-2022-
1604［R］.  US： AIAA， 2002.

［5］ HATHAWAY E L， GANDHI F.  Tiltrotor whirl flutter al⁃
leviation using actively controlled wing flaperons［J］.  AIAA 
Journal， 2006， 44（11）： 2524-2534.

［6］ TAI T C.  Effect of midwing vortex generators on V-22 air⁃
craft forward-flight aerodynamics［J］.  Journal of Aircraft， 
2003， 40（4）： 623-630.

［7］ 张庆， 殷永亮， 吴超 .  美军倾转旋翼机的发展和事故分析

［J］.  科学之友， 2011（5）： 126-128.
ZHANG Qing， YIN Yongliang， WU Chao.  Development 
and crash analysis of the American Army inclines and trans⁃
fers to the gyroplane［J］.  Friend of Science Amateurs， 2011
（5）： 126-128.（in Chinese）

［8］ MAISEL M D， GIULIANETTI D J， DUGAN D C.  The 
history of the XV-15 tilt rotor research aircraft from concept 
to flight： NASA-SP-2000-4517［R］.  US： NASA， 2000.

［9］ BILL N.  Bell Boeing V-22 osprey-tiltrotor tactical transport
［M］.  US： Specialty Press Publishers & Wholesalers， 2004.

［10］ 绍鸣 .  BA609 民用倾转旋翼机［J］.  直升机技术， 2003（4）： 
49-52.
SHAO Ming.  BA609 civil tiltrotor［J］.  Helicopter Techno-
logy， 2003（4）： 49-52.（in Chinese）

［11］ 林煌星 .  基于滑模理论的倾转旋翼无人机过渡模态飞行控

制［D］.  厦门： 厦门大学， 2018.
LIN Huangxing.  Transition mode flight control of tiltrotor 
unmanned aerial vehicle based on sliding mode theory［D］.  
Xiamen： Xiamen University， 2018.（in Chinese）

［12］ 崔超 .  基于机翼控制的倾转旋翼机回转颤振主动抑制研究

［D］.  南京： 南京航空航天大学， 2018.
CUI Chao.  Research on active suppression of rotational flut⁃
ter of tiltrotor aircraft based on wing control［D］.  Nanjing： 
Nanjing University of Aeronautics and Astronautics， 2018.
（in Chinese）

（a） 应力云图

（b） 位移云图

图 10 缓冲仿真结果

Fig. 10　Simulation result of shock damper
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基于滑移率的起落架起转回弹载荷分析

吴铭，聂宏，张明，史夏正

（南京航空航天大学  飞行器先进设计技术国防重点学科实验室， 南京  210016）

摘 要： 起落架起转回弹载荷是飞机着陆载荷的重要组成部分。为了在初步设计阶段有效分析起落架的起转

回弹载荷，采用起落架轮轴中心处的非线性弹簧阻尼系统模拟支柱弹性，建立双轮支柱式起落架落震动力学模

型，分析机轮反转落震和飞机实际着陆模拟落震下的起落架起转回弹载荷和对应的轮胎滑移率，研究飞机航向

速度、跑道滑移率曲线、机轮预转角速度对起落架起转回弹载荷的影响。结果表明：机轮反转落震和飞机实际

着陆模拟落震仿真结果相近，具有较好的一致性；减小飞机航向速度、给予机轮预转角速度以及降低轮胎与地

面的摩擦系数能够降低起转载荷。

关键词： 支柱弹性；起转回弹；动力学分析；落震试验；轮胎滑移率
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Analysis of spin-up and spring back loads of landing 
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Abstract： The landing gear spin-up and spring back loads are the important part of the aircraft landing load. In order 
to effectively analyze the spin-up and spring back loads of the landing gear in the preliminary design stage， the two-
wheel strut landing gear drop test dynamic model is established by using the nonlinear spring damping system at the 
center of the landing gear axle to simulate the strut elasticity， and the spin-up and spring back loads and its corre⁃
sponding slip rate under the landing gear drop test of wheel reversal and actual aircraft landing are analyzed. The ef⁃
fects of aircraft heading velocity， runway slip rate curve and wheel pre-rotation angular velocity on landing gear 
spin-up and spring back loads are analyzed. The results show that the landing gear drop test simulation results of 
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0　引  言

起落架起转回弹载荷是飞机着陆载荷的重要

组成部分［1-2］，载荷大小和轮胎垂向载荷、轮胎与地

面的摩擦系数有关［3］。起落架落震试验能有效分

析起转回弹载荷和校核起落架结构强度［4］。落震

试验中一般采取带转系统给予机轮一定的反转角

速度来模拟飞机着陆时的水平速度，机轮接地后

制动减速并最终停止［5-6］。不同于飞机着陆时机轮

从零转速状态加速滚动并最终稳定，落震试验下

起落架的起转回弹载荷和真实飞机着陆情况有一

定区别［7］。

国内外研究者对支柱弹性和起落架起转回弹

载荷进行了大量研究。常正等［8］基于多体动力学

原理对起落架部件进行柔性化网格划分，建立了

前起落架摆振动力学模型并进行了仿真分析，结

果表明采用点线吻合方法能够准确模拟柔性缓冲

器的运动特性；王文强等［9］采用 Nastran 和 Adams
软件对某型飞机的起落架模型进行了柔性化处

理，并进行了全机落震分析，结果显示起落架柔性

变形会吸收部分空气弹簧变形能；冯广等［10］用 Hy⁃
permesh 软件对起落架支柱进行网格划分，并在

Motion 软件中建立了前起落架刚度表征模型和摆

振模型，研究表明支柱航向、侧向刚度随缓冲器行

程变化呈现非线性递增趋势，增加前起落架系统

刚度可以提升防摆性能；张健等［11］采用 Nastran 和

Adams 软件建立了柔性起落架的动力学模型并进

行了落震仿真分析，研究了支柱弹性对起落架起

转回弹载荷的影响；刘向尧［12］用轮轴处的非线性

弹簧模拟支柱弹性，建立了起落架落震动力学模

型，分析了起落架的起转回弹载荷，并根据试验数

据对模型进行了验证；Suresh 等［13］用在轮轴处的

非线性弹簧阻尼力模拟支柱的弯曲力，建立了全

机地面动力学模型，对不同下沉速度下的起落架

地面载荷进行了分析；Huang M Y 等［14］建立了含

线性支柱弯曲力的全机动力学模型并进行了着陆

仿真分析，研究结果表明在着陆时主起落架使用

牵引电机使机轮预转可以有效减小起落架起转载

荷；Park 等［15］采用 LS-DYNA3D 软件建立了 KC-

100 飞机起落架有限元模型并进行了落震仿真分

析，并与落震试验数据进行了对比，验证了该方法

的可行性。

目前对支柱弹性的研究主要分为两类：一类

为采用有限元软件对支柱进行柔性化网格划分来

研究支柱弹性，其准确性高，但工作量大、过程复

杂，该方法不适合在初步设计阶段使用；另一类是

基于变形协调方程采取合理假设，如用与轮轴处

水平相连的弹簧模拟支柱的弹性，其方法简单易

上手。在初步设计阶段，可以采取第二类方法建

立动力学模型来分析支柱弹性对起落架地面载荷

的影响，提高起落架设计能力。

宽体客机前起落架一般采用双轮支柱式起落

架，由于前起落架支柱结构强度一般比主起落架

支柱低，在高速着陆下前起落架的起转回弹现象

比较明显。本文选取某型号客机的前起双轮支柱

式起落架为研究对象，内置单腔油—气式缓冲器，

用轮轴处的非线性弹簧阻尼系统模拟支柱弹性，

建立起落架落震动力学模型，分析在机轮反转落

震和飞机实际着陆模拟落震下的起转回弹载荷和

其对应的滑移率变化趋势，以及在本文的假设下

一些参数如航向速度、跑道滑移率曲线等对起落

架起转回弹载荷的影响。

1　起落架落震动力学建模

1. 1　起落架起转回弹原理

飞机着陆过程可以分为着陆撞击、机轮起转

和支柱回弹 3 个阶段，如图 1 所示，其中 V x 为飞机

以航向速度向左贴地飞行，V z 为竖直方向上的下

沉速度。飞机着地前，起落架的机轮转速 ω = 0，
为零转速状态，机轮触地瞬间，机轮相对地面处于

滑动状态，在地面摩擦力 Fx 的作用，形成了使机轮

转动的力矩，使机轮加速转动［16］。在机轮起转加

速的过程中，机轮中心滚动线速度 ωre 小于机轮中

心纵向速度 V ox，即 ωre < V ox，机轮既有滑动也有

滚动，地面摩擦力 Fx 会先增大后减小，地面摩擦力

Fx 在逆航向的最大值称为机轮起转载荷［17］。当

ωre = V ox 时，机轮起转结束。

在机轮起转阶段，由于逆航向地面摩擦力 Fx

的作用，弹性支柱会出现逆航向的弯曲变形，从而

累积了变形能［16］。机轮起转完毕后，轮胎和地面

之间为滚动状态，由于轮胎滚动摩擦系数远小于

滑动摩擦系数，地面的摩擦力 Fx 会不断降低，从而

弹性支柱释放变形能，产生了作用在轮轴上沿航

向的回弹力 Q T，整个起落架结构以弯曲模态产生

衰减振荡［17］，当变形能耗散完毕时，回弹过程结
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束。当支柱弯曲积攒的变形能过大时，支柱回弹

过度会出现沿着航向的弯曲，机轮中心滚动线速

度 ωre 会大于机轮中心纵向速度 V ox，即 ωre > V ox，

此时地面摩擦力 Fx 也会反向，地面摩擦力 Fx 沿着

航向的最大值称为机轮回弹载荷。

1. 2　模型基本假设

起落架结构比较复杂，为了减小动力学模型

的复杂程度，需要对起落架结构进行合理简化［18］。

简化后的双轮支柱式起落架结构部件包括起落架

外筒、活塞杆、轮轴、机轮等。为了使动力学模型

能够较好地模拟真实情况，对起落架动力学模型

做出以下基本假设［19］：

1） 起落架的弹性支撑质量和非弹性支撑质量

视为集中质量，其中弹性支撑质量作用在起落架

和机体连接点处，非弹性支撑质量作用在轮轴中

心处，轮胎的转动惯量集中在轮胎中心处；

2） 左右机轮具有绕轮轴转动的自由度；

3） 考虑因起落架支柱弹性而存在的支柱航向

变形。

起落架弹性质量包括落震投放质量和起落架

外筒质量，非弹性质量包括活塞杆、轮轴、轮胎质

量等。

为了准确描述起落架落震过程中的运动姿态

以及弹性部件的变形，便于动力学方程建立和模

型仿真分析，坐标系定义如下：取起落架连接点初

始位置为坐标原点，z 轴竖直向下，x 轴垂直 z 轴沿

航向为正，y 轴按照右手法则确认。

1. 3　起落架落震动力学模型

双轮支柱式起落架的落震试验原理和受力图

如图 2 所示。其中 Fz、Fx 和 M f 分别为单个轮胎的

径向力、纵向力、滚动阻力矩；Iu 为机轮转动惯量；

Q V 和 Q H 为支柱轴向力和支柱航向弯曲力；ω 为机

轮转速；M L 为作用起落架连接点处的力矩。

根据达朗贝尔原理［19］，落震试验下的起落架

系统动力学方程如下：

① 非弹性支撑质量沿支柱轴向上下运动

mb z̈b = mb g - 2Fz + Q V （1）
② 非弹性支撑质量沿垂直支柱前后摆动

mb ẍB = Q H - 2Fx （2）
③ 机轮转动（单个）

Iu ω̇ = Fx ( R 0 - ε )- M f （3）
④ 投放质量的垂向运动

mt z̈a = mt g - Q V （4）
缓冲器的压缩量 SM = zB - zA。

1. 4　支柱力学模型

1） 支柱轴向力模型

单腔油—气式缓冲器其支柱轴向力 Q V 由缓冲

器摩擦力 F f、油液阻尼力 F h、空气弹簧力 F a 和结构

限制力构成［18］。

Q V =
ì

í

î

ïïïï

ïïïï

K st SM                              ( SM ≤ 0 )
F a + F h + F f        ( 0 < SM < Smax )
K sc ( SM - Smax )         ( SM ≥ Smax )

  （5）

图 1 起转回弹原理

Fig. 1　Principle of spin-up and spring back
（a） 原理图 （b） 受力图

图 2 起落架落震试验

Fig. 2　Landing gear drop test
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式中：K st 和 K sc 为与结构限制力相关的支柱抗拉刚

度和抗压刚度；Smax 为缓冲器达到最大压缩量时的

行程。

空气弹簧力 F a 与缓冲器压缩量、充气体积和

充气压强有关，如式（6）所示。

F a = A a

é

ë

ê
êê
ê
ê
ê ù

û

ú
úú
ú

P 0 ( )V 0

V 0 - A a SM

n

- P atm （6）

式中：A a 为缓冲器有效压气面积；P 0 为缓冲器初始

充气压强；V 0 为缓冲器初始充气体积；n 为气体多

变指数，一般取 1. 0~1. 3，本文取 1. 1；P atm 为当地

大气压，取 101 325 Pa。
油液阻尼力 F h 与缓冲器压缩速度、油孔面积

和缓冲器有效压油面积有关，如式（7）所示。

F h =

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

( )ρo A 3
h

2C 2
d A 2

d

Ṡ2
M            ( ṠM ≥ 0 )

-( )ρo A 3
h

2C 2
d A 2

d1
Ṡ2

M      ( ṠM < 0 )
（7）

式 中 ：ρ0 为 缓 冲 器 填 充 油 液 密 度 ，本 文 取             
860 kg/m3；A h 为缓冲器油腔有效压油面积；Cd 为

油腔油孔缩流系数，本文取 0. 8；A d 和 A d1 为正反

行程油孔面积；ṠM 为缓冲器压缩速度。

缓冲器摩擦力 F f 只考虑由于缓冲器密封圈内

外压强不同而产生的皮碗摩擦力。

F f = μm F a
ṠM

|| ṠM

（8）

式中：μm 为皮碗摩擦系数，取 0. 05。
2） 支柱航向弯曲力模型

起落架支柱的弹性弯曲可以等效为悬臂刚性

梁和垂直梁末端 A 点（起落架支柱下端和车架轮

轴连接点处）的弹簧—阻尼系统，如图 3 所示。

因此，支柱航向弯曲力 Q H 可以表示为

Q H = kx ( s ) Δ x + cx ( s ) Δ̇ x （9）
式中：Δ x 为支柱轮轴点处垂直于支柱轴线方向的

变形；kx ( s ) 为起落架支柱航向刚度；cx ( s ) 为支柱

前后摆动阻尼，且 cx ( s )= 2ζ kx ( s ) M ，ζ 为结构阻

尼系数，取 0. 05，M 为整个起落架质量。

1. 5　轮胎力学模型

轮胎动力学模型采用将轮胎纵向滑移和横向

滑移分开对待的 TR-R-64 半经验模型［18］。本文只

考虑轮胎的纵向平面内的运动，不考虑轮胎横向

运动，轮胎受力图如图 4 所示。

1） 径向轮胎力

Fz = ( 1 + cT ε̇ ) f ( ε ) （10）
式中：ε 为轮胎压缩量；ε̇ 为轮胎压缩速度；f ( ε ) 为
轮胎静压曲线；cT 为轮胎垂直振动当量阻尼系数，

本文取 0. 08。
2） 纵向轮胎力

纵向轮胎力与轮胎所受的垂直载荷和跑道摩

擦系数有关。

Fx = μx Fz （11）
式中：ux 为轮胎纵向摩擦系数，可通过轮胎的滑移

率曲线获取。

滑移率 St 表示轮胎在运动中其滑动成分在运

动中所占的比例，根据轮胎中心纵向速度 V ox 和轮

胎中心滚动线速度 ωre 的大小可分为驱动滑移和

制动滑移［20］2 种计算方式。

驱动滑移（V ox ≤ ωre）：

SA = ωre - V ox

ωre
（12）

制动滑移（V ox > ωre）：
图 3 支柱弹性弯曲

Fig. 3　Elastic bending of strut

图 4 轮胎模型

Fig. 4　Wheel model
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SB = V ox - ωre

V ox
（13）

式中：V ox 为轮胎纵向速度；ω 为轮胎转动角速度；

R 0 为机轮半径；re 为机轮转动半径。

re = R 0 - 1
3 ε （14）

在 汽 车 理 论 中 ，通 常 将 滑 移 率 归 一 化 到       
［0，100%］之间［20］，考虑到起转回弹过程中，会出

现地面摩擦力方向反向的情况，因此把摩擦力反

向后的滑移率取负值，即负的滑移率表示纵向轮

胎力沿着航向时轮胎滑动成分在运动中所占比

例。综上，制动、驱动滑移率统一归纳为

St = V ox - ωre

max (V ox，ωre )
（15）

当轮胎在地面停止转动静止时，此时不再定

义滑移率，但在仿真中为了保持动力学建模的连

续性，对小速度下的车轮滑移率进行修正。

St = V ox - ωre

0.5 ( )V th + [ max (V ox，ωre ) ]2

V th

（16）

其中，V th 取 0. 1，通过修正使轮胎纵向速度

V ox 和不打滑速度 ωre 小于 V th 时分母不为 0，这里

规定轮胎在地面停止后滑移率取 0。
另外，考虑到在不同的路面状态下，机轮的摩

擦系数—滑移率曲线不同，本文选取 3 条跑道（干

跑道 1、干跑道 2、湿跑道），跑道对应的滑移率曲线

如图 5 所示。

干跑道 1：
μx = 0.8sin [ ]1.534 4arctan ( 14.032 6St ) （17）

干跑道 2：
μx = 0.6sin [ ]1.819 4arctan ( 9.745 4St ) （18）

湿跑道：

μx = 0.4sin [ ]2.019 2arctan ( 8.209 8St ) （19）
从图 5 可以看出：3 条曲线的滑移率在小于

12% 时，摩擦系数随着滑移率增大而增大，在滑移

率达到 12% 时摩擦系数达到最大值；滑移率处于

［12%，100%］区间时，摩擦系数随着滑移率的增

加而减小。

3） 滚阻力矩

机轮滚动过程中，由于轮胎承重压缩变形会

形成一个阻碍机轮滚转的阻力——滚阻力矩，其

方向和滚动方向相反。当机轮滚动时，滚阻力矩

可以表示为

M f = μr ( R 0 - ε ) Fz （20）
式中：ur 为滚阻力矩系数，一般取 0. 01。

2　仿真模型和规范载荷计算

2. 1　基于 MATLAB的起落架仿真模型

用 MATLAB 搭建的起落架落震仿真模型如

图 6 所示。

2. 2　国军标规范法载荷计算

国军标规范法是美国军用飞机强度和刚度规

范推荐的方法，给出由粗略简化假设推导出的起

转回弹载荷计算公式，在初步设计阶段可以用来

计算对称着陆下的起落架载荷［21］。规范法载荷使

用垂直过载为

nz = K 1 K 2 nzu （21）
式中：nzu 为使用功垂直过载，经计算取 1. 3；K 1、K 2

为放大系数，考虑缓冲系统充填参数的影响，一般

取 K 1 = 1. 05，考虑起转和回弹引起支柱变形的影

响，一般取 K 2 = 1. 1。
定义 ξ1、ξ2 分别为起转载荷系数和回弹载荷系

图 5 不同跑道滑移率曲线

Fig. 5　Slip rate curves of different runways

图 6 起落架仿真模型

Fig. 6　Landing gear simulation model
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数，其计算公式如下所示：

ξ1 = 起转载荷对应的垂直载荷

最大垂直载荷
（22）

ξ2 = 回弹载荷对应的垂直载荷

最大垂直载荷
（23）

ξ1、ξ2 可参考起落架及与飞机特点相近的落震

试验结果及动力分析结果选取，参考同类型的落

震试验结果，取 ξ1 = 0. 92，ξ2 = 0. 98。
结合轮胎滑移率曲线，对称着陆下的双轮支

柱式起落架轮胎载荷如表 1 所示。

表 1 中，m eq 为起落架当量质量，μmax 为轮胎在

跑道上滚动的最大摩擦系数，ni 为起落架上轮胎的

个数。表 1 中均为使用载荷，Fx 中摩擦系数的取值

与轮胎压力、跑道有关［21］。

3　起落架落震仿真分析

3. 1　落震仿真参数

根据《飞机设计手册》第 9 册［2］和《运输类飞机

适航标准》［22］要求，落震试验所需要的参数如表 2
所示。

3. 2　起落架落震仿真

由于油液阻尼力和空气弹簧力达到峰值的时

间不同，因此缓冲器力一般有两个峰值：油液阻尼

力峰值和空气弹簧力峰值，简称为油峰和气峰，油

峰和气峰与当量质量的比值分别为油峰过载、气

峰过载。本文引入起转载荷比和回弹载荷比对轮

胎起转回弹载荷进行归一化处理，起转回弹载荷

比定义如下：

κ1 = 轮胎起转载荷

最大轮胎径向载荷
× 100% （24）

κ2 = 轮胎回弹载荷

最大轮胎径向载荷
× 100% （25）

缓 冲 器 功 量 图 和 支 柱 轴 向 力 如 图 7~ 图 8      
所 示 。 机 轮 反 转 落 震 缓 冲 器 最 大 压 缩 行 程 为      
382. 7 mm，油峰过载 1. 428，气峰过载 1. 313，功量

图很饱满，缓冲效率 81. 06%，缓冲性能较好；实际

着 陆 模 拟 落 震 仿 真 下 缓 冲 器 最 大 压 缩 行 程 为

382. 7 mm，油峰过载 1. 428，气峰过载 1. 312，缓冲

效率 81. 06%。

从图 7~图 8 可以看出：机轮反转落震仿真结

果和实际着陆模拟落震仿真结果差别很小，二者

具有较好的一致性，仿真结果可以相互映证，证明

机轮反转落震试验可以很好地反映起落架实际着

陆情况下的受载。

表 1　对称着陆下的起落架轮胎载荷

Table 1　Landing gear load under symmetrical landing

作用力

径向轮胎力 Fz

纵向轮胎力 Fx

侧向轮胎力 Fy

最大垂向载荷

nz m eq g/ni

0. 5μmax Fz

0

最大起转载荷

nz ξ1 m eq g/ni

μmax Fz

0

最大回弹载荷

nz ξ2 m eq g/ni

-0. 75μmax Fz

0

表 2　起落架落震仿真参数

Table 2　Landing gear drop test simulation data

参数

投放质量/kg

航向速度/（m·s-1）

机轮角速度/（rad·s-1）

数值

6 300

75

196. 9

参数

投放高度/mm

下沉速度/（m·s-1）

数值

474. 3

3. 05

图 7 缓冲器功量图

Fig. 7　Buffer power

图 8 支柱轴向力

Fig. 8　Axial force of pillar
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径向轮胎力和纵向轮胎力如图 9~图 10 所示，

可以看出：起落架起转回弹过程时间较短，集中在

0. 3~0. 7 s 内，轮胎的垂向过载系数为 1. 458，两种

落震仿真方式下的轮胎垂向载荷差别很小。

两种仿真方式和根据国军标规范法［21］计算的

起转回弹载荷如表 3 所示。

两种落震仿真下的起转载荷和根据国军标规

范法计算的起转载荷非常接近，但回弹载荷跟国

军标规范法计算值差别较大。这是因为起转阶

段，轮胎处于既有滚动也有滑动的状态，根据跑道

摩擦系数—滑移率曲线，轮胎滑移率处于 12% 左

右时轮胎与跑道之间的摩擦系数达到最大值，起

转阶段轮胎在跑道上滚动的最大摩擦系数可以达

到国军标规范法的起转摩擦系数；而在回弹阶段，

轮胎已经起转完毕，此时轮胎的滑动只占很小一

部分，摩擦力反向后的滑移率绝对值不超过 2%，

根据滑移率曲线，此时轮胎和跑道之间的摩擦系数

远小于国军标规范法的回弹摩擦系数。仿真结果

可以证明国军标规范法回弹载荷计算偏于保守。

机轮转速和滑移率如图 11~图 12 所示。机轮

反转落震中机轮有初始转动角速度，轮胎为纯转

动状态，对应驱动滑移率 100%，接地后机轮制动

减速，减速过程中轮胎既有滚动又有滑动，由于支

柱的回弹，机轮转速会在零附近波动，最终在摩擦

力的作用下机轮停止（本文将轮胎停止后的滑移

率处理为 0，实际上轮胎静止在地面上时不定义滑

移率）。着陆模拟落震中，着地前轮胎相当于锁止

状态（无转速但整体有一定的航向速度），对应制动

滑移率 100%，机轮接地后起转加速，滑移率急速下

降，起转结束后由于支柱回弹机轮转速略有波动但

最终稳定。根据表 3，两种仿真方式的起转载荷比、

回弹载荷比的差异都在 2. 5% 以内，这是由于轮胎

滑移率的差异而导致摩擦系数不同，差异较小在误

差范围内。

图 11 机轮角速度（落震仿真）

Fig. 11　Tire angular velocity （drop simulation）

图 10 纵向轮胎力

Fig. 10　Longitudinal tire force

图 9 径向轮胎力

Fig. 9　Vertical tire force

图 12 机轮滑移率（落震仿真）

Fig. 12　Tire slip rate （drop simulation）

表 3　起转回弹载荷

Table 3　Spin-up and spring back loads

方法

机轮反转

着陆模拟

国军标规范法

轮胎起转载
荷比/%

75. 50
73. 31
73. 60

起转摩擦
系数

0. 798
0. 798
0. 800

轮胎回弹载
荷比/%

-17. 27
-18. 74
-58. 80

回弹摩
擦系数

0. 173
0. 188
0. 600
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4　起转回弹载荷参数分析

起落架起转回弹载荷大小与轮胎垂向载荷以

及道面摩擦系数有关，道面摩擦系数取决于实际

道面和轮胎滑移率，飞机速度会影响轮胎滑移率，

因此本文分别以航向速度、道面摩擦系数等因素

对起转回弹载荷进行参数化分析。

4. 1　航向速度影响分析

考虑到真实的飞机着陆情况，取航向速度分

别为 60、75、90 m/s 进行着陆模拟落震仿真分析，

仿真结果如图 13~图 14 和表 4 所示，航向速度由

60 增加到 75 和 90 m/s 时，机轮起转载荷比分别增

加了 6. 11% 和 10. 23%。根据干跑道摩擦系数—

滑移率曲线，轮胎滑移率在 12% 时对应的摩擦系

数最大，在其他条件不变情况下，飞机航向速度越

小，轮胎加速起转时间越短，轮胎滑移率下降越

快，轮胎在跑道上滚动时达到最大摩擦系数时间

提前，由于轮胎起转载荷一般在轮胎垂向载荷峰

值前达到，故轮胎起转载荷减小。

4. 2　跑道摩擦特性影响分析

取航向速度 75 m/s，分别在干跑道 1、干跑道 2
和湿跑道下对轮胎滑移率曲线进行着陆模拟落震

仿真分析，仿真结果如图 15~图 16 和表 5 所示，可

以看出：从干跑道 1 到湿跑道，随着跑道摩擦系数

降低，轮胎起转阶段的地面摩擦力减小，导致使机

轮转动的力矩也减小，从而使机轮起转过程的时

间增大；起转回弹过程中，摩擦系数是随着滑移率

的变化而变化的，摩擦系数大小与跑道摩擦特性

有关，相同滑移率下，跑道的摩擦系数越小，起转

载荷也越小。

表 4　不同航向速度落震仿真结果

Table 4　Different velocity drop test simulation result

速度/
（m·s-1）

60

75

90

轮胎起转载
荷比/%

69. 09

73. 31

76. 16

起转载荷滑
移率/%

10. 80

10. 46

11. 56

轮胎回弹载
荷比/%

-21. 67

-18. 74

-17. 84

回弹载荷
滑移率/%

-1. 29

-1. 11

-1. 06

图 13 纵向轮胎力（不同航向速度）

Fig. 13　Longitudinal tire force （different heading speed）
图 15 纵向轮胎力（不同跑道）

Fig. 15　Longitudinal tire force （different roads）

图 14 轮胎滑移率（不同航向速度）

Fig. 14　Tire slip rate （different heading speed）
图 16 轮胎滑移率（不同跑道）

Fig. 16　Tire slip rate （different roads）
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4. 3　机轮预转角速度影响分析

目前一些先进的起落架带有机轮驱动系统，

能在着陆前使机轮有一定的正转角速度，从而降

低着陆过程中的起转载荷［23］。本文对加入机轮驱

动系统后的起落架起转回弹载荷进行分析，取航

向速度 75 m/s，设置 3 种着陆工况（工况Ⅰ，机轮  
正 转 角 速 度 为 0；工 况 Ⅱ ，机 轮 正 转 角 速 度 为     
39. 4 rad/s（对应线速度 15 m/s）；工况Ⅲ，机轮正

转角速度为 78. 8 rad/s（对应线速度 30 m/s））进行

着陆模拟落震仿真分析，仿真结果如图 17~图 18
和表 6 所示。机轮的正转角速度直接降低了机轮

触地时的滑移率，减小了机轮的起转时间，使机轮

到达摩擦系数最大值对应的滑移率的时间提前，

轮胎起转载荷一般在轮胎垂向载荷峰值前达到，

结合轮胎垂向力的变化趋势，工况Ⅱ、工况Ⅲ与工

况Ⅰ相比，机轮起转载荷比分别降低了 7. 12% 和

19. 00%。综上，如果着陆前让机轮有一定的正转

角速度，会直接降低机轮触地时的滑移率，减小机

轮的起转时间和起转载荷。

5　结  论

1） 本文建立了双轮支柱式起落架落震动力学

模型，分别进行了起落架机轮反转落震仿真和飞

机实际着陆模拟落震仿真，仿真结果表明，机轮反

转落震仿真结果和实际着陆模拟落震仿真结果差

别很小，二者具有较好的一致性，机轮反转落震试

验 可 以 很 好 地 反 映 起 落 架 实 际 着 陆 情 况 下 的

受载。

2） 本文将两种仿真方式下的起转回弹载荷与

国军标规范法计算的载荷值进行了对比，结果表

明起转载荷具有较好的一致性，但回弹载荷由于

在回弹阶段轮胎在跑道滚动的最大摩擦系数远小

于国军标规范法的回弹摩擦系数，导致国军标规

范法计算的回弹载荷值偏大，国军标规范法在计

算回弹载荷偏于保守。

3） 轮胎和地面摩擦系数在着陆模拟落震仿真

和机轮反转落震仿真中随轮胎滑移率变化而变

化，摩擦系数大小与跑道摩擦特性有关，且相同滑

移率下，跑道的摩擦系数越小，对应的起转回弹载

荷越小。
图 17 纵向轮胎力（不同工况）

Fig. 17　Longitudinal tire force （different conditions）

表 5　不同跑道滑移率曲线落震仿真结果

Table 5　Different runway slip rate curve 
drop test simulation result

跑道类型

干跑道 1

干跑道 2

湿跑道

轮胎起转
载荷比/%

73. 31

59. 94

27. 53

起转载荷
滑移率/%

10. 46

12. 26

12. 88

轮胎回弹
载荷比/%

-18. 74

-17. 19

-4. 08

回弹载荷滑
移率/%

-1. 11

-1. 83

-0. 99

图 18 轮胎滑移率（不同工况）

Fig. 18　Tire slip rate （different conditions）

表 6　不同机轮预转速度落震仿真结果

Table 6　Different wheel pre-rotation angular 
velocity drop test simulation result

工况

工况Ⅰ

工况Ⅱ

工况Ⅲ

轮胎起转
载荷比/%

73. 31

68. 08

59. 38

起转载荷
滑移率%

10. 46

11. 32

 9. 81

轮胎回弹
载荷比%

-18. 74

-21. 83

-22. 45

回弹载荷
滑移率/%

-1. 11

-1. 30

-1. 35
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4） 起转载荷随着飞机着陆速度的减小而减

小，如果在着陆前给予机轮预转角速度（正转），会

降低机轮触地时的滑移率，减小机轮起转时间和

起转载荷。
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拼接式倾转双旋翼及其自抗扰飞行控制设计与实现

刘琨，徐锦法

（南京航空航天大学  直升机旋翼动力学国家级重点实验室， 南京  210016）

摘 要： 多旋翼无人机难以适用于复杂飞行任务，为满足不同任务需求，以组合拼接方式构成特定构型飞行器

是一种可行的发展方向，组拼前后飞行器各项飞行特性都有不同程度的变化，外部扰动的影响程度也有不同，

给飞行控制系统设计与验证带来极大挑战。设计一种拼接式倾转双旋翼飞行器，建立其飞行动力学模型，并设

计组拼前后飞行器操控策略和基于线性自抗扰控制（LADRC）的位置、姿态控制器，完成对阵风干扰环境下的

飞行器控制仿真验证；通过与传统 PID 控制器对比来验证 LADRC 的优越性，并开展实机姿态稳定控制验证。

结果表明：拼接式倾转双旋翼飞行器及其线性自抗扰控制器的抗干扰性、鲁棒性强，组拼前后飞行器均具有良

好的飞行控制效果。
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0　引  言

多旋翼无人机已在航拍、运输、搜救以及桥梁

检测等方面得到广泛应用。倾转双旋翼飞行器因

具有垂直起降、快速前飞、能耗少、续航长等特点，

在实际工程中获得了较为广泛的应用。但由于其

构型限制，小型倾转双旋翼飞行器难以承载较大

负载，增大无人机尺寸虽然可以解决负载问题，但

同时失去了小型无人机灵活的优势。利用模块化

智能部件集成构建新构型飞行器设计方法是一种

有效的新途径［1］，通过组装拼接，完成单一小型飞

行器难以完成的飞行作业任务，提升飞行器系统

性能和功用性。在执行环境复杂任务时，既能发

挥单机倾转双旋翼飞行器机身小巧灵活优势，又

能利用组拼后新构型飞行器多智能体特性，增强

飞行器气动力矢量的可变特性，旋翼数量增加又

提升了飞行器承载大载荷进行飞行作业的能力。

Oung 等［2］提出了分布式飞行模组的概念，其能够

在地面自主汇聚，在永磁体的作用下连接为一个

整体，并具备垂直起降功能；张伟业［3］以四旋翼为

单机进行了组合式无人机的建模与控制律设计，

但拼接式无人机构型的灵活多变却导致飞行动力

学复杂性、耦合性增加，再加上飞行任务环境多

变，外界干扰不确定性等因素增强，用传统的串级

PID 控制［4］、反步法［5］、鲁棒控制［6］等方式设计的飞

行控制律并不能达到理想的飞行控制效果；韩京

清［7］于 1998 年正式提出自抗扰控制，将系统内部

不确定因素和外部不确定扰动均处理为系统总扰

动，利用对象的输入输出信息对系统总扰动进行

状态扩展实时估计，将估计结果用于控制律计算

补偿；Gao Z Q［8-10］深入研究了自抗扰控制，从扰动

抑制角度深入分析了自抗扰控制的优越性及未来

发展趋势；Lotufo 等［11］提出了基于自抗扰控制器

（ADRC）的姿态控制器；Chang K 等［12］应用 ADRC
研究了多旋翼无人机位置控制；Shen S Y 等［13］提

出了含自适应径向基函数神经网络的自抗扰控制

器；Dong W 等［14］设计并开展了基于 ADRC 的控制

仿真试验，结果表明自抗扰控制技术的稳定性、鲁

棒性、抗扰性及跟踪性良好，控制效果优于 PID 控

制器。上述研究多将 ADRC 控制器应用于常规构

型的飞行器上，针对变构型飞行器的控制器设计

鲜少，相关飞行实验未见报道。

本文提出一种拼接式倾转双旋翼飞行器，并

进行飞行控制系统设计验证，通过与传统 PID 控制

器相比，验证其控制效果。首先完成拼接式倾转

双旋翼飞行器组拼前后非线性飞行动力学建模，

然后设计姿态、位置自抗扰控制器并进行仿真验

证，最后用实机进行姿态自抗扰控制器验证。

1　拼接式无人机飞行动力学模型

拼接式倾转双旋翼无人机如图 1 所示，其主要

参数如表 1 所示。系统由两副倾转旋翼 R1 和 R2、

倾转舵机、机身、起落架等部件组成，中间长杆为

连接部件，用于多机之间上下拼接。两机拼接后

的飞行器如图 2 所示，两机通过连接部件上下固

接，两机机头朝向偏差 90°，两对旋翼呈十字布局，

整机结构发生明显变化。

图 1 倾转双旋翼无人机示意图

Fig. 1　Schematic diagram of tilting twin 
rotor unmanned aerial vehicle

表 1　倾转双旋翼无人机主要结构参数

Table 1　Main structural parameters of tilting twin 
rotor unmanned aerial vehicle

参数

无人机总质量/kg

无人机轴距/m

重力加速度/（m·s-2）

旋翼桨叶片数/片

旋翼半径/cm

符号

m

ly

g

Bp

R

数值

2. 0

0. 25

9. 795

2

13. 97

图 2 两机拼接示意图

Fig. 2　Schematic diagram of two machine splicing
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1. 1　操控策略设计

倾转双旋翼飞行器通过四个操纵量完成六自

由度控制，拼接后则拥有八个操纵量，系统由欠驱

动系统转变为完全驱动系统。构型不同则操纵策

略需要进行调整，以利于飞行器稳定飞行。

单机操纵策略为：两副旋翼转速反向增或减

实现滚转运动控制，同向增或减实现高度控制。

两副旋翼倾转舵机同向增或减实现俯仰控制，反

向增或减实现偏航控制。

拼接后操纵策略为：R1、R2 旋翼转速反向增或

减实现滚转控制，R3、R4 旋翼转速反向增或减实现

俯仰控制，R1、R2、R3、R4 旋翼转速同向增或减实现

高度控制，S1、S2 舵机反向增或减实现偏航控制。

1. 2　动力单元模型

倾转双旋翼无人机飞行动力来自定桨距螺旋

桨［15-16］，多机组拼改变了定桨距螺旋桨在整机的位

置布局，其动力单元并没有实质改变，动力单元模

型仍为定桨距螺旋桨模型。由叶素理论［17-19］可知，

旋翼拉力 T 和转矩 M 为

T = CT ρ ⋅ N 2 D 4
p                   （1）

M = CM ρ ⋅ N 2 D 5
p                   （2）

式中：N 为旋翼转速；Dp 为旋翼直径；ρ 为飞行环境

空气密度；CT 和 CM 分别为无量纲的拉力系数和转

矩系数。

CT = 0.25π3 λζ 2 Bp K 0

ε arctan H p

πDp
- α0

πA + K 0
     （3）

CM = 1
8A

π2 CD λζ 2 B 2
p                  （4）

其中，

CD = CfD + πAK 2
0

e

( )ε arctan H p

πDp
- α0

2

( )πA + K 0
2      （5）

式中：H p 为旋翼桨距；Bp 为旋翼桨叶片数；A 为展

弦比；ε 为下洗效应修正系数；λ 为桨叶面积修正系

数；ζ为桨叶上的来流速度修正系数；e为 Oswald 因

子；CfD 为零升阻力系数；α0 为零升迎角。

1. 3　刚体动力学模型

倾转双旋翼无人机运动过程中所受作用力为

旋翼旋转产生的升力 F e
T、无人机自重 F e

G 和与速度

成正比的空气阻力 F e
D，即有：

∑F e = ma= m
é

ë

ê

ê
êêê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úẍ
ÿ

z̈
= F e

T - F e
G - F e

D     （6）

式中：m 为无人机质量；x、y、z分别为无人机沿机体

坐标系 3 个轴的位移。

将式（6）分解到 3 个轴的线运动：

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï

ï

ẍ =
( )cos ϕ sin θ cos ψ + sin ϕ sin ψ ∑

i = 1

4

FTi - Kx ẋ

m

ÿ =
( )cos ϕ sin θ sin ψ - sin ϕ cos ψ ∑

i = 1

4

FTi - Ky ẏ

m

z̈ =
( )cos θ cos ψ ∑

i = 1

4

FTi - Kz ż

m
- g

      （7）
式中：FTi 为第 i 个螺旋桨提供的拉力；g 为重力加

速度；Kx、Ky、Kz 分别为沿 3 个轴的空气阻力系数。

合外力矩作用下机体绕轴旋转运动使无人机

姿态角发生变化，所受力矩主要是两个旋翼升力

提供的力矩。机体坐标系下角运动微分方程可表

示为

Iω̇ b = I

é

ë

ê

ê
ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

úṗ

q̇

ṙ

= -ω b × ( Iω b ) + τ         （8）

式中：p、q、r 分别为 3 个轴角速率；I为无人机的转

动惯量矩阵；τ为无人机受到的合力矩；ω b 为旋转

角速度矩阵。

将式（8）分解到 3 个轴的角运动方程：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

ṗ = [ ]lyT 2 cosα2 - lyT 1 cosα1 - qr ( Iz - Iy )  Ix

q̇ = [ ]- lzT 1 sinα1 - lzT 2 sinα2 - pr ( Iz - Ix )  Iy

ṙ = [ ]lyT 1 sinα1 - lyT 2 sinα2 - pq ( Iy - Ix )  Iz

    

（9）
式中：Ix、Iy、Iz 为机体坐标系三个轴转动惯量；α1、α2

为旋翼 X1、X2的倾转角。

无人机位置信息为

Ṡ e = [ ]ẋ ẏ ż
T

= v e                 （10）
无人机角度信息为

Φ̇=
é

ë

ê

ê

ê
êê
ê
ê

ê ù

û

ú

ú
úúú
ú

ú

úφ̇

θ̇
ψ̇

=W× ωb =

é

ë

ê

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê

ê ù

û

ú

ú

ú
úú
ú

ú

úp + tanθ ( )qsinφ + rcosφ

qcosφ - rsinφ

( )qsinφ + rcosφ cosθ

 

（11）
机 体 坐 标 系 O B X BY B ZB 到 惯 性 坐 标 系
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O D X DY D ZD 的旋转矩阵 RD
B
［20］为

RD
B =

é

ë

ê

ê

ê
êê
ê

ê

ê ù

û

ú

ú
úú
ú

ú

ú

úcos θ cos ψ sin ϕ sin θ cos ψ - cos ϕ sin ψ cos ϕ sin θ cos ψ + sin ϕ sin ψ

cos θ sin ψ sin ϕ sin θ sin ψ + cos ϕ cos ψ cos ϕ sin θ sin ψ - sin ϕ cos ψ

-sin θ cos θ sin ψ cos θ cos ψ

                 （12）

式中：ϕ、θ、ψ 分别为飞行器的滚转角、俯仰角和偏

航角。

2　自抗扰控制器

2. 1　控制器基本结构

自抗扰控制器可以在面临多种不确定因素

时，依旧保持良好的控制性能，其控制结构如图 3
所 示 ，可 以 看 出 ：自 抗 扰 控 制 器 由 跟 踪 微 分 器

（TD）、扩张状态观测器（ESO）和非线性状态误差

反馈调节器（NLSEF）三个部分组成。跟踪微分器

用于快速跟踪输入信号及其微分信号提取；扩张

状态观测器用于估计内部和外部不确定性，对系

统总扰动实时估计；非线性状态误差反馈调节器

用于补偿总扰动后形成控制量。

ESO 和 NLSEF 用非线性函数处理时理论分

析复杂，需要整定的参数多，工程实现难度大。针

对工程实际问题，参考 ADRC 控制器非线性环节

进行线性化处理方法［21］，具体实现中采用线性自

抗扰控制（LADRC），简化了 ADRC 控制参数整

定，减少了整定参数。

2. 2　跟踪微分器（TD）

二阶跟踪微分器用离散形式作为系统过渡过

程安排，具体表示为

ì
í
îïï

v1( )k + 1 = v1( )k + h ⋅ v2( )k

v2( )k + 1 = v2( )k + h ⋅ fst [ v1 ( k )，v2 ( k )，r，h ]
   

（13）
式中：k 为第 k次采样；v1 为输入信号 v 的跟踪信号；

v2 为输入信号 v 的微分信号；r 为速度因子，与跟踪

速度正相关，但过大会放大噪声，引入滤波因子 h
对噪声进行抑制；fst 为最速控制综合函数。

ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

d = rh
d 0 = hd
y = v1 + hv2

a0 = d 2 + 8r || y

a =

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

v2 + ( )a0 - d
2 sign ( )y          ( || y > d 0 )

v2 + y
h

                                        ( || y ≤ d 0 )

fst( )v1，v2，r，h =
ì
í

î

ïïïï

ïïïï

-rsign ( )a        ( || a > d )

- ra
d

                   ( || a ≤ d )

       

（14）

2. 3　线性扩张状态观测器（LESO）

线性扩张状态观测器设计为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

e = z1 - y

z1 = z1 + h ( z2 - β01 e )
z2 = z2 + h ( z3 - β02 e + bu )
z3 = z3 + h (-β03 e )

       （15）

式中：zi ( i = 1，2，3 )为扩张状态观测器输出变量；

β01、β02、β03 为步长参数，其值的选取用带宽概念

确定［19］。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

β01 = 3w

β02 = 3w 2

β03 = w 3

                         （16）

2. 4　非线性状态误差反馈调节器（NLSEF）

NLSEF 由 TD 跟踪信号、微分信号与 LESO
状 态 变 量 估 计 信 号 比 较 所 得 误 差 进 行 线 性 组

合，即：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

e1 = v1 - z1

e2 = v2 - z2

u0 = β1 e1 + β2 e2

u = ( u0 - z3 ) /b

                （17）

式中：u0 为误差反馈控制量；β1 和 β2 为可调增益。

图 3 自抗扰控制器结构框图

Fig. 3　Structure diagram of ADRC
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3　仿真实验

拼接式倾转双旋翼无人机作为被控对象，拼

接前后构型发生变化，仿真实验验证用的飞行动

力学模型有两个：一是倾转双旋翼单机模型，二是

两机组拼后得到的新构型。两者动力单元位置、

转动惯量、质量等参数不同，其余各单元数学模型

见前述。通过对两种不同飞行模态姿态、位置控

制仿真实验，验证自抗扰控制器的控制效果，并与

PID 控制器的控制效果进行对比。

3. 1　姿态控制

姿态控制器结构如图 4 所示，给定期望俯仰

角、滚转角、偏航角，控制器变量输出经操纵策略

分配作用于被控对象模型。设定期望目标俯仰

角、滚转角、偏航角均为 5°，单机飞行姿态角仿真结

果如图 5 所示，两机组拼飞行器姿态角仿真结果如

图 6 所示。

（a） 单机俯仰角响应曲线

（b） 单机滚转角响应曲线

（c） 单机偏航角响应曲线

图 5 单机姿态角响应曲线

Fig. 5　Attitude angle response curve of single aircraft

图 4 姿态控制器

Fig. 4　Controller of attitude
（a） 多机俯仰角响应曲线

（b） 多机滚转角响应曲线

（c） 多机偏航角响应曲线

图 6 多机姿态角响应曲线

Fig. 6　Attitude angle response curve of multiple aircraft
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从图 5~图 6 可以看出：无论是单机还是两机

组拼飞行器，自抗扰控制器相比于传统的 PID 控制

器，三个姿态角响应更为快捷，可在更短的时间内

实现对目标姿态角的稳定跟踪，其姿态角的超调

量、振幅均比 PID 控制器小。因两机组拼飞行器构

型相似于常规四旋翼飞行器，操控量变多了，操控

测量变化使俯仰角和滚转角的控制效果比单机飞

行时效果更好。

3. 2　位置控制

位置控制结构如图 7 所示，给定期望位置，控

制器变量输出经操纵策略分配作用于被控对象模

型。同时，模拟 x 方向产生周期变化力，作为外界

阵风干扰，以此验证外界干扰下自抗扰控制器的

抗扰性和鲁棒性。设定期望目标轨迹为盘旋上

升，目标轨迹方程为

P =
ì
í

î

ïïïï

ïïïï

x = cos ( 0.3t )
y = sin ( 0.3t )
z = 0.25t

                （18）

组拼飞行器位置响应曲线如图 8 所示。

从图 8 可以看出：相比于 PID 控制器，自抗扰

控制器对轨迹的跟随效果更好，对外界阵风干扰

具有良好的鲁棒性，PID 控制器的轨迹曲线与目标

值有较大误差，受外界风干扰影响明显，抗扰性和

鲁棒性均劣于自抗扰控制器。

4　实机试飞验证

两实机组拼新构型飞行器如图 9 所示，各自机

载飞行控制系统将采集到的数据回传到地面站，

记录、保存其姿态角的变化曲线，以验证本文设计

的拼接式倾转双旋翼无人机及其自抗扰控制器的

有效性，相关算法移植到机载飞行控制器，并完成

飞行姿态控制试验。

偏航角跟踪响应如图 10 所示，目标值由遥控

器给定，可以看出：其变化曲线并不平滑，在大角

度变化情况下，自抗扰控制器的跟踪效果也比较

理想，实机航向角控制响应稳定。

在阵风环境中俯仰角和滚转角的跟踪响应如

图 11~图 12 所示，可以看出：在有外界干扰的情况

图 7 位置控制器

Fig. 7　Controller of position

图 8 组拼飞行器位置响应曲线

Fig. 8　Position response curve of assembled aircraft

图 9 两机组拼飞行器实物图

Fig. 9　Physical image of a two unit aircraft assembly

图 10 实物飞行器偏航角响应

Fig. 10　Yaw angle response of physical aircraft
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下，俯仰角和滚转角控制响应变化范围在 1°内，实

机控制效果好，抗扰性和鲁棒性强，表明本文设计

的自抗扰控制器具有可实现性。

5　结  论

1） 本文提出了一种拼接式倾转双旋翼无人

机，相比于常规旋翼无人机拥有较多灵活的飞行

特性，可以根据不同任务需求更改拼接方式。

2） 单机或两机组拼飞行器的飞行动力学模型

源于单一的动力模型，组拼飞行器动力单元布局

变化影响了飞行器操作策略。

3） 仿真和实机验证了自抗扰控制器设计的可

行性，结果表明，自抗扰控制器应用于单机或组拼

飞行器均具有良好的姿态、位置控制效果，相比于

传统的 PID 控制器，自抗扰控制器的跟踪更快速，

稳定性更好。

本文在实机验证阶段只进行了飞行器姿态的

控制分析试验，对于前飞、倾转过渡等飞行状态的

实机验证工作将在以后的研究中加以考虑。
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视觉引导误差对自动着舰性能影响研究

甄冲 1，曲晓雷 1，王翼丰 1，张宇翔 2，韩凤鸣 2
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摘 要： 引导系统的定位精度是决定自动着舰成败的关键。提出舰载机机载设备视觉引导架构，分析机载视

觉着舰引导系统的定位原理、测量误差及其对自动着舰性能的影响。研究在合作助降灯组辅助下共面 P4P 相

对定位问题；针对 F/A-18A 全自动着舰任务，仿真计算舰载机开始下滑至触舰整个过程中机载视觉引导的定

位测量精度；引入自动着舰系统延迟、机体传感器误差、舰尾流、甲板运动多种干扰因素，建立多因素耦合作用

仿真模型，通过蒙特卡罗试验统计各项干扰因素作用下最终着舰点的偏差等着舰性能指标。结果表明：本文提

出的机载视觉引导架构在最终进近阶段具有接近传统引导方式的定位精度和自动着舰性能，该引导架构中甲

板运动和舰尾流对最终着舰性能具有显著影响。

关键词： 自动着舰；舰载机；机载视觉引导；共面 P4P；舰尾流；甲板运动
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Impact of visual guidance error on automatic carrier 
landing performance
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Abstract： The positioning accuracy of guidance system is the key factor of automatic carrier landing system to deter⁃
mine the success or failure of the carrier landing. The airborne equipment visual guidance architecture of carrier-
based aircraft is proposed， and the positioning principles， measurement errors and effects on automatic carrier land⁃
ing of airborne visual guidance architecture are investigated. The coplanar P4P relative positioning issue by means 
of cooperative landing aids is studied. Considering F/A-18A carrier-based aircraft automatic landing task， the sim⁃
ulated positioning measurement accuracy of airborne visual guidance from gliding to touchdown are estimated. The 
disturbances of automatic carrier landing system delay， airborne sensor noises， air-wake and deck motion are intro⁃
duced， the multi-factor coupled simulation system is modeled， and the touchdown position standard errors are cal⁃
culated based on Monte-Carlo simulations influenced by the disturbances. The results show that the positioning ac⁃
curacy and automatic landing performance of the proposed airborne visual guidance architecture can achieve the per⁃
formance of traditional guidance architectures. The deck motion and air-wake play important roles in automatic car⁃
rier landing performance.
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0　引  言

视觉引导着舰架构具有抗电子干扰能力强、

成像分辨率高等特点，具有良好适装性，有成为全

自动着舰重要引导手段［1-3］的可能。

光电引导系统中综合了可见光/红外多传感

器成像设备和激光测距/扫描设备的多设备架构，

而视觉引导系统不依赖激光测距以及额外装配的

反射球等相关设备，能够减轻改装适配成本，有望

成为新一代着舰引导体制架构的重要组成部分。

视觉引导着舰架构主要分为舰载设备引导和机载

设备引导两类［4］，舰载设备引导由 2 个或以上的多

传感器成像系统构成双目/多目视觉系统，不依赖

激光测距即可获得被测舰载机目标的三维定位信

息。国防科技大学孔维玮等［4-5］针对固定翼小型无

人机的着陆/着舰设计了独立转台驱动的长基线

双目立体视觉引导系统，该舰载视觉引导架构由

于视觉单元间基线长度的限制，导致视觉系统对

机舰间深度信息的估计精度不足，视觉单元间基

线距离 20 m，纵向水平距离误差在舰载机距离      
2 km 时最大误差可达到 200 m，不适用于全自动着

舰应用场景中的引导律解算。机载设备引导通过

机载视觉相机捕捉甲板上特征及合作标识，通过

机器视觉识别检测算法捕捉目标对象特征，并解

算 确 定 机 舰 相 对 位 置 信 息 。 美 国 Near Earth     
Autonomy 公司的 Grocholsky 等［6］采用机载视觉引

导方案用于慢速直升机识别合作标志着舰，但目

前机载视觉应用于大型固定翼舰载机自动着舰的

相关研究较少。

本文提出具有合作助降灯的舰载机机载设备

视觉引导架构，基于已知的共面助降灯坐标研究

机舰相对 P4P（Perspective-4-Point）定位原理，并

分析机载成像系统下的机舰定位误差，包括误差

类型、随机分布；通过建立定位系统到被测目标的

坐标变换，基于蒙特卡罗法仿真分析视觉引导架

构定位精度，并结合机体传感器误差、自动着舰系

统延迟、舰尾流、甲板运动等其他干扰因素，综合

分析各种干扰因素对最终着舰点分布的影响。

1　机载视觉引导定位

本文所考虑的机载视觉引导架构自动着舰系

统架构如图 1 所示，在远距离时通过可见光识别航

空母舰目标，建立初步的相对信息，靠近后通过对

甲板上 4 个合作红外标志灯进行检测识别，根据标

志灯的固有空间关系和相机内参确定相平面坐标

到世界坐标系的映射，从而求解相对位置。以      
F/A-18A 舰载机着舰为例，舰载机着舰进场速度

V 0 = 69. 964 m/s，下滑道角度 γ0 = -3. 5°，舰载机

在距离甲板高度 h0 = 365 m 开始下滑，假设航空母

舰前进速度 V s = 12. 347 m/s，初始时刻舰载机距

离航空母舰理想着舰点纵向水平距离为

x0 = -h0

V 0 sin γ0
(V 0 cos γ0 - V s ) = 4 912.61 m  （1）

机舰距离约为 5 km，在此距离内视觉引导系

统对舰船轮廓进行识别检测，需要目标在视频图

像中具有一定尺寸，假设准确识别大约需 50 个像

素长度，像元尺寸设为 Lcell×Lcell ( 5 μm × 5 μm )；美
国航空母舰典型甲板宽度约为 70 m，甲板高于水

平面高度约为 20 m［1，7］，根据小孔成像原理，视觉

系统的焦距应为
50L cell

f
= 20

5 000 ⇒ f = 62.5 mm （2）

选择 f = 65 mm，假设图像中心为像素坐标系

原点，由此可确定相机内参参数。

机载视觉成像设备在红外频段识别舰上的红

外标志灯，解算相对位置，接入全自动着舰引导控

制律中。根据斜角甲板尺寸，假设标志灯位于理

想着舰点后方跑道两侧，标志灯相对于理想着舰

点位置精确已知，且标志灯高度相同且可忽略不

计。以理想着舰点为原点建立舰船坐标系，该坐

标 系 中 标 志 灯 坐 标 ：[ x 1，y1，0 ]=[ 20，-15，0 ]，
[ x2，y2，0 ]=[ 20，15，0 ]，[ x 3，y3，0 ]=[ 65，-25，0 ]，
[ x 4，y4，0 ]=[ 60，30，0 ]。假设舰载机此时在舰船

坐标系的坐标为 [-4 912. 61，0，365 ]，相机坐标系

Zc 轴对准理想着舰点，为保证在远距离时标志灯

能够被相关机器视觉算法稳定识别，假设标志灯

在远距离光斑大小为 3 pixl×3 pixl，标志灯的像素

坐标根据理想坐标系变换关系和内参，分别约为

图 1 机载视觉引导架构示意图

Fig. 1　Diagram of airborne visual guidance architecture
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[ 40，-4 ]，[-40，-4 ]，[ 65，-13 ]，[-78，-12 ]，
光斑间无重叠，能够进行识别区分。

将标志点转换到相机坐标系。

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

xci = nx xi + ox yi + tx

yci = ny xi + oy yi + ty

zci = nz xi + oz yi + tz

（3）

式中：[ xci，yci，zci ]为标志灯（视为点光源）在相机坐

标系坐标；n=[ nx，ny，nz ]T，o=[ ox，oy，oz ]T 为坐标

系间变换矩阵的前两列；t=[ tx，ty，tz ]T 为坐标平移

向量。

在内参方程中，标志灯在像素坐标系中位置

［X，Y］为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

xci

zci
= X

f
yci

zci
= Y

f

（4）

联立并结合 n，o，可以求解如下优化问题：

min  
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        s. t.  n
2 = 1， o

2 = 1 
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0 xi -yiY f
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ê
ê
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ú1 0 -X f

0 1 -Y f

式（5）中包含 8 个线性方程和 2 个二次型约

束，由此确定 n、o、t，其中 t即为机舰间的相对位置

向量（合作点高度不为 0 时可以通过引入简单平移

变换计算），旋转矩阵的第三列可以由前两列做叉

乘得到。

2　机载视觉引导误差因素

假设测量设备相对于飞机变换关系是精确误

差，且机体传感器测量误差不影响视觉测量，即本

文只分析视觉引导设备误差的成因与构成。测量

设备误差因素根据来源分为伺服机构误差和传感

器测量误差，根据误差类型又分为可以确定为固

定值的系统误差和在测量过程中时刻变化的偶然

误差［8-10］。参考文献［8］，视觉引导系统测量误差

形式与概率分布特性如表 1 所示。

表  1　成像设备与减振器误差

Table 1　Errors of imaging device and absorber
误差因素

减振器角
振动误差

竖轴调平
误差

竖轴晃动
误差

横轴差

横轴晃动
误差

照准差

视轴偏移
误差

视轴晃动
误差

竖轴/横
轴光电编
码器测量

误差

电视脱靶
量测量
误差

误差类型

伺服机构
误差，

偶然误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

偶然误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

偶然误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

系统误差

伺服机构
误差，

偶然误差

传感器测量
误差，

系统误差

传感器测量
误差，

偶然误差

具体误差

Δϕ，Δθ

Δψ

ΔV 1，ΔαV1

ΔV 1，ΔαV1

ΔV 1，ΔαV1

ΔθV1，ΔϕV1

ΔθV2，ΔϕV2

ΔθV3，ΔϕV3

ΔI1

ΔI2

ΔI3

ΔI4

Δϕi1，Δψi1

Δϕi2，Δψi2

Δϕi3，Δψi3

C1

C2

Δd1

Δd2

Δd3

ΔC1，Δθe1

ΔC2，Δθe2

Δα1，Δλ1

Δα2，Δλ2

Δα3，Δλ3

Δα4，Δλ4

Δα5，Δλ5

Δx1，Δy1

Δx2，Δy2

概率分布

U (-0. 1°，0. 1° )

U (-0. 05°，0. 05° )

U (-5 3
''
，5 3

''
)

U (-5 3
''
，5 3

''
)

U (- 5
2 3

''
，

5
2 3

''
)

U (-2 3
''
，2 3

''
)

U (-2 3
''
，2 3

''
)

U (-5 3
''
，5 3

''
)

U ( )- 3
''

5 ， 3
5

''

N ( 0，( 1'' )2 )

U ( )- 3
5

''

， 3
''

5

N ( 0，( 4. 8'' )2 )

U (-2 3
''
，2 3

''
)

U (-2 3
''
，2 3

''
)

U (-4 3
''
，4 3

''
)

U ( )- cell

2f
，

cell

2f

U ( )- cell

f
，

cell

f

N ( 0，( 0. 1 mm )2 )

N ( 0，( 1 mm )2 )

N ( 0，( 1 mm )2 )

N ( 0，( 2'' )2 )

N ( 0，( 3'' )2 )

U (-2 3
''
，2 3

''
)

U (- 3
''
， 3

''
)

U (-2 3
''
，2 3

''
)

N ( 0，( 3'' )2 )

N ( 0，( 3. 5'' )2 )

U ( )- cell

2f
，

cell

2f

U ( )- cell

f
，

cell

f
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忽略飞机本体姿态导致的视觉测量误差，伺

服机构误差应包括连接至成像设备减振器的角振

动误差，忽略减振器的复杂运动形式，将其近似视

为 在 三 轴 方 向 上 的 滚 转、俯 仰 、偏 航 角 度 误 差

Δϕ、Δθ、Δψ，该误差随飞机运动而时刻变化，视为

服从均匀分布的偶然误差。

成像设备的伺服机构装置误差，即三轴误差：

竖轴误差、横轴误差及视轴误差。竖轴系统误差

即 竖 轴 调 平 误 差 ，包 括 倾 斜 误 差 ΔV = ΔV 1 +
ΔV 2 + ΔV 3 和 倾 斜 方 位 角 ΔαV = ΔαV1 + ΔαV2 +
ΔαV3；竖 轴 偶 然 误 差 即 竖 轴 晃 动 误 差 ΔθV =
ΔθV1 + ΔθV2 + ΔθV3 和 ΔϕV = ΔϕV1 +ΔϕV2 + ΔϕV3。

横轴系统误差即横轴的回转轴线与竖轴回转

轴线不正交导致的横轴差，经修正后可认为均值

为 0，其残差 ΔI = ΔI1 + ΔI2 + ΔI3 + ΔI4。横轴偶

然误差即横轴晃动误差 Δϕi = Δϕi1 + Δϕi2 + Δϕi3

和 Δψi = Δψi1 + Δψi2 + Δψi3。

视轴系统误差包括照准差 C = C 1 + C 2 和视

轴偏移误差 Δd = ( Δd 1，Δd 2，Δd 3 )，照准差与像元

尺寸和焦距有关。视轴偶然误差即视轴晃动误差

ΔC = ΔC 1 + ΔC 2和Δθe = Δθe1 + Δθe2。

成像设备的传感器误差包括竖轴光电编码器

测量误差、横轴光电编码器测量误差、电视脱靶量

测量误差。竖轴光电编码器测量误差 Δα = Δα1 +
Δα2 + Δα3 + Δα4 + Δα5 和横轴光电编码器测量误

差 Δλ = Δλ1 + Δλ2 + Δλ3 + Δλ4 + Δλ5 均为系统误

差。电视脱靶量测量在方位和仰角方向上产生相互

独立偶然误差 Δx = Δx1 + Δx2和Δy = Δy1 + Δy2，

该误差与自身像元尺寸和焦距有关。

从光电跟踪测量设备基座坐标系将被测目标

变换到上述误差情况下，记被测目标在设备基座

坐 标 系 下 的 真 实 距 离、方 位 角 、俯 仰 角 分 别 为

R 0、a0、e0，被 测 目 标 在 电 视 像 面 真 实 点 位 置 为

( X，Y )，误 差 影 响 下 电 视 像 面 点 位 置 ( X +
Δx，Y + Δy )，根据小孔成像原理可换算为相机坐

标系坐标。坐标转换关系如下：

1） 相机坐标系—沿俯仰角方向转动减振器角

振动误差 Δθ—沿滚转角方向转动 Δϕ—沿方位角

方向转动 Δψ—基座坐标系；

2） 基座坐标系（竖轴坐标系）—沿方位角方向

转动倾斜方位角 ΔαV，沿俯仰角方向转动 ΔV—沿

方位角方向转动（a0 + Δα - ΔαV）—沿仰角方向转

动 ΔθV，沿轴向方向转动 ΔϕV—照准部坐标系；

3） 照准部坐标系（横轴坐标系）—沿轴向转动

横轴差与横轴晃动误差之和（ΔI + Δϕi），沿方位角

方向转动横轴晃动误差 Δψi—沿仰角方向转动包

含横轴误差的仰角角度（e0 + Δλ）—平移视轴偏移

向量 Δd—沿方位角转动照准差与视轴晃动误差之

和（C + ΔC），沿 仰 角 方 向 转 动 Δθe— 望 远 镜 坐

标系；

4） 望远镜坐标系—沿 Z 轴方向平移距离 R—

调换三轴位置—目标坐标系（舰船坐标系）。

3　视觉引导定位仿真分析

根据仿真中舰载机与舰船位置真实信息，确

定 被 测 标 志 灯 在 相 机 坐 标 系 下 的 真 实 坐 标

[ xci，yci，zci ]，解算距离 R 0i、方位角 a0i、俯仰角 e0i；并

根据式（4）预先确定标志灯在相机坐标系平面的

真实脱靶量 ( X i，Y i ) 作为标志灯在电视像面真实

点位置。

根据第 2 节中的误差形式，通过对随机数采样

模拟视觉引导各项误差因素，并代入坐标变换关

系求解误差因素影响下的各标志灯在相机坐标系

下坐标 [ x̄ ci，ȳ ci，z̄ ci ]。联立式（3）~式（4）求解误差

影响下的机舰相对位置信息。将相对位置误差接

入自动着舰系统引导律环节进行闭环仿真。

视觉引导自动着舰仿真主要考虑其纵向线性

子系统，F/A-18A 舰载机着舰状态在平衡点 α0 =
8. 1°，V 0 = 69. 964 m/s 处 纵 向 系 统 状 态 空 间 模

型［11-12］为
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式中：V 为扰动空速；α 为无舰尾流影响下的飞机

扰动迎角；θ 为飞机扰动俯仰角；q 为扰动俯仰角速

度；h 为飞机扰动高度；δs 为扰动平尾升降舵偏转

角；δt 为扰动油门杆偏转角；αw = W z /V 0 为舰尾流

造成的突风迎角，W z 为舰尾流在垂直方向上的

分量［13］。

控制架构采用垂直速率引导［14-16］，区别为在垂

直速率引导回路输出过载指令至纵向过载自动驾

驶仪，再输出关于纵杆的内环控制指令。外环引

导律采用 PIDD 控制，信号经过 AN/SPN-42 雷达

α-β 滤波器［17］降低噪声并获得微分信号。

仅考虑表 1 中视觉引导各项误差因素，对舰载

机自动着舰进行仿真。理想下滑道航迹角 γ0 =
-3. 5°，假设舰载机在距离甲板高度 h0 = 365 m 开

始 下 滑 ，航 空 母 舰 沿 斜 甲 板 方 向 前 进 速 度 为

12. 347 m/s，则初始时刻舰载机距离航空母舰理想

着舰点纵向水平距离为 x0 = 4 912. 61 m；假定舰

载机在横侧向始终对准着舰跑道中线，即忽略横

侧向控制带来的影响，单次仿真得到视觉引导定

位误差如图 2 所示，可以看出：横侧向和垂向定位

误差在远距离时误差较大，接入全自动着舰控制

闭环中可能引入显著引导噪声，影响相对距离较

远的初始下滑阶段的控制性能。本文机载视觉定

位精度优于文献［18］中无人机红外成像 P3P 定位

着舰路基试飞数据（400 m 距离定位误差精度约为

5 m）；与文献［19］提出的扩展卡尔曼滤波融合无

人机视觉定位方案在 400 m 机舰距离（在本文中对

应为着舰前约 7 s）横侧向和垂向误差约为 0. 2 m
的仿真结果接近。同时定位误差随机舰间距离的

缩 短 而 逐 渐 减 少 ，与 文 献［18-19］中 相 关 结 论

一致。

（a） 纵向水平误差

（b） 侧向误差

（c） 纵向垂直误差

图 2 视觉引导着舰三轴定位误差

Fig. 2　Three-axis positioning errors of 
visual guidance carrier landing

三轴坐标解算着舰过程中视觉引导系统的测

角误差如表 2 所示。比较误差因素中概率分布形

式可知，减振器角振动误差中的俯仰和航向角误

差 Δθ、Δψ 是造成视觉引导误差的主要因素，即舰

载机机体的本身姿态变化及振动是影响自动着舰

引导的关键要素。视觉引导定位误差接近服从均

匀分布，可以认为其误差范围属于 0. 001 rad 量级，

与法国 DALLAS 光电着舰引导系统精度（俯仰角

±0. 000 3 rad，方位角±0. 000 6 rad）量级相近［1］。

这说明视觉引导测量精度能够接近传统舰载设备

光电引导的测量水平。视觉引导系统的测距误差

不显著，这是由于本文忽略了焦距本身的误差。

在机载视觉引导架构基础上，引入机舰间自动

引导着舰系统（ACLS）延迟、舰尾流和甲板运动其

表 2　视觉引导着舰测角误差

Table 2　Angle measurement errors of visual 
guidance carrier landing

类别

测方位角误差

测仰角误差

误差范围/（°）

-0. 056 77~0. 064 19

-0. 105 3~0. 103 4

误差标准差/（°）

0. 029 08

0. 057 98
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他干扰因素，分析不同因素对最终着舰点散布的影

响。假设 ACLS 延迟作用于机舰外环引导律，与雷

达引导情况类似，具体延迟详见文献［1，14-15］，本

文 通 过 τd = 0. 023 5 + τd1 ( t )+ τd2 ( t )+ τd2 ( t )+
τd3 ( t )， τd1 ~U ( 0，0. 05 )， τd2 ~U ( 0. 012 5，0. 05 )，
τd3 ~U ( 0，0. 05 )，τd4 ~U ( 0，0. 05 )，τd5 ~U ( 0，0. 05 )
进行模拟，仿真中在所有时间步对随机变量进行

上述采样获得随机时变的 ACLS 延迟干扰因素。

机体传感器噪声误差因素中主要考虑俯仰角

速度、迎角、纵向过载信号噪声，噪声误差形式及

洗出滤波器传递函数详见文献［20］，采样频率详

见文献［14］。

舰尾流纵向水平和垂直方向中，稳态分量随

着机舰间距离的缩短由上洗转变为下洗，对着舰

下滑轨迹造成显著干扰［21］，仿真采用美军标 MIL-

F-8785［22］和 MIL-HDBK-1797［23］中舰尾流模型。

假定环境无定常风，甲板风速与航空母舰速度大

小相等，即有 V wod = V s = 12. 347 m/s。
甲板运动因素参考平稳海况传递函数模型［24］

通过单位功率白噪声模拟甲板在垂直方向上的高

度变化，当仿真中舰载机高度减去甲板高度等于 0
时认为舰载机接触舰面，通过分析此时在纵向水

平方向上与理想着舰点的偏差评估着舰质量。忽

略横侧向运动，各执行 1 000 次自动着舰闭环仿真

进行统计。纵向水平偏差在±6. 1 m（±20 ft）范围

内为满意着舰区域，在±12. 2 m（±40 ft）范围内为

允许着舰区域［7，25-26］。视觉引导各因素影响下自动

着舰仿真结果如表 3 所示。

综合分析着舰结果散布情况以及着舰成功情

况，在视觉引导下影响着舰结果的主要因素为甲

板运动和舰尾流，以独立因素影响下偏差值方差

与多因素综合作用方差之比作为影响因素，甲板

运动影响方差贡献占比为 60. 2%，舰尾流影响方

差贡献占比为 21. 0%，其他因素独立存在时其作

用可忽略不计，但多因素耦合影响对偏差值方差

贡 献 占 比 为 18. 8%。 综 合 多 因 素 耦 合 作 用 下       
的着舰偏差标准差与 F/A-18A 在 AN/SPN-42  
雷 达 引 导 自 动 着 舰 统 计 的 着 舰 点 标 准 差 22 ft
（6. 705 6 m）［14］结果相近。

4　结  论

1） 机载视觉引导架构，在满足远距离舰船目

标可识别检测条件时，典型误差因素影响下视觉

引导误差范围约为方位角±0. 06°，仰角±0. 1°，垂

向和侧向偏差的测量误差随机舰相对距离的缩短

而 增 加 ，在 舰 载 机 距 离 理 想 着 舰 点 水 平 距 离             
4 912. 6 m，高度 365 m 处下滑开始时侧向偏差误

差范围为±5 m，垂向偏差误差范围为±8 m。在

远距离时不宜通过视觉引导信息接入全自动着舰

控制回路，可能引入显著的引导噪声。

2） 视觉引导架构下的自动着舰系统，甲板运

动和舰尾流是影响着舰点偏离以及着舰率的最显

著因素，因此在自动着舰系统设计中，应对甲板运

动进行针对性补偿，设计具有优良性能的甲板运

动补偿系统和甲板运动预报系统，并设计具有抗

风扰动性能的自动着舰控制律。
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国产 7050铝合金薄壁承力框车削变形预测研究
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摘 要： 研究国产 7050 铝合金航空薄壁零件车削加工的变形预测，建立能够准确预测车削变形的有限元模型，

对保证航空薄壁零件的加工精度与尺寸稳定性，提高飞机的结构强度和可靠性具有重要意义。采用仿真结合实

验论证的方法，研究国产 7050 铝合金初始残余应力与车削残余应力耦合作用对薄壁承力框加工变形的影响规

律。根据航空薄壁承力框加工工艺，采用生死单元法建立承力框车削变形仿真模型，通过盲孔法及车削实验，分

别获得承力框毛坯初始残余应力场及车削表层残余应力；基于车削变形仿真模型，预测初始残余应力场及车削残

余应力耦合作用下的承力框加工变形，并进行实验验证。结果表明：承力框变形仿真预测模型的误差小于 15%。

关键词： 国产 7050 铝合金；航空薄壁件；加工变形；残余应力；车削
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Research on prediction of turning deformation of domestic 7050 
aluminum alloy thin-wall bearing frame
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Abstract： Researching the deformation prediction of domestic 7050 aluminum alloy aviation thin-walled parts dur⁃
ing turning processing and establishing an accurate finite element model for predicting turning deformation are of 
great significance for ensuring the machining precision and dimensional stability of aviation thin-walled parts， as 
well as improving the structural strength and reliability of aircraft. This thesis employs simulation and experimental 
demonstration methods to study the influence of the coupling effect between the initial residual stress of domestic 
7050 aluminum alloy and the turning residual stress on the deformation of thin-walled bearing frames during pro⁃
cessing. Firstly， based on the machining process of aviation thin-walled bearing frames， a turning deformation sim ⁃
ulation model of the bearing frame is established using the birth and death element method. Next， the initial residual 
stress field of the bearing frame blank and the turning surface residual stress are obtained through the blind hole 
method and turning experiments， respectively. Finally， based on the turning deformation simulation model， the de⁃
formation of the bearing frame under the coupling effect of the initial residual stress field and turning residual stress 
is predicted and experimentally verified. The results show that the error of the bearing frame deformation simulation 
prediction model is less than 15%.
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0　引  言

7050 铝合金是可热处理强化的高强度变形铝

合金，具有高强度、高耐疲劳性能、高韧性、高耐损

伤性能等特点［1］，在军工装备、航空航天制造领域

应用广泛［2］，在飞机蒙皮、承力框和发动机等结构

上都有应用。在我国航空材料国产化的大背景

下，西南铝业（集团）有限责任公司成功研制的

7050 铝合金厚板［3］，有望打破国外技术垄断并解决

国家重大项目关键材料的需求问题［4］。随着航空

工业的快速发展，飞行器结构件朝着轻量化、高强

度的方向发展，航空发动机承力框零件普遍采用

薄壁整体式结构，然而，铝合金航空薄壁承力框结

构复杂、尺寸大、材料去除率大［5］，由于毛坯初始残

余应力的重分布以及因加工而产生的车削残余应

力而导致的加工变形过大［6］，使得其加工精度和尺

寸稳定性难以得到保障［7］。为了研究和控制航空

薄壁零件的加工变形，需要对零件加工所产生的

变形大小及变形趋势进行预测［8］，以保证航空薄壁

零件的加工精度与尺寸稳定性，提高飞机的结构

强度和可靠性［9-10］。

现有的针对初始残余应力变形的研究大多通

过残余应力测量并结合有限元仿真［11］，主要针对

零件中的初始残余应力在加工过程中得到释放、

初始残余应力重新分布，所造成的零件变形对零

件质量的影响。Sebastian［12］建立了铝板加工变形

的数学预测模型，通过考虑毛坯初始残余应力状

态和零件加工后的形状、位置来预测零件的变形；

Schulze 等［13］通过将有限元模拟与实验相结合的方

法，将铝合金 T 形件弯曲以产生不同的初始应力

状态，根据零件经过开槽车削后的变形量差异，表

明初始残余应力对加工变形有着显著影响，是铝

合金结构件产生加工变形的主要原因。

车削残余应力是由车削过程中工件加工塑性

变形及相变作用下产生的，残余拉应力会使工件

的疲劳强度降低，导致零件的使用寿命降低；此

外，残余压应力会导致加工后的零件变形。El-
Axir［14］将 304 不锈钢、37 钢、7001 铝合金、2024 铝

合金和黄铜这 5 种材料的抗拉强度、车削速度和进

给速度作为输入参数，进行车削实验并检测车削

表层残余应力，建立了基于实验的车削残余应力

经验预测模型，能够确定最大残余应力的大小和

深度；Bi Y B 等［15］建立了综合考虑初始残余应力、

车削载荷、夹具布局、车削顺序和刀具路径的模拟

铣削过程的三维有限元模型，预测了 7050-T7451
铝合金材料翼梁的加工变形，并加以实验验证，预

测结果与实验相符；申运锋等［16］提出了一种新的

铣削加工过程的数值分析方法，利用多种工艺参

数组合实验获得切削回归方程，将此作为数值分

析过程中切削力加载的重要依据。

以上研究表明，由于材料的去除，零件内部应

力会相应的释放和重分布，通过变形来达到新的

平衡；对于航空薄壁件，车削残余应力对其加工变

形也有着重要影响，在车削加工中，由于车削加工

过程中产生的残余应力，将直接影响工件的外形

与尺寸的准确性，从而影响工件的使用性能。目

前，航空制造企业针对薄壁零件的加工变形预测

主要通过测量加工出实际零件，分析变形情况，具

有局限性且对变形机理理解不够充分。

国产 7050 薄壁承力框发生切削加工变形的影

响因素众多，包括工件的材料及结构、刀具、机床、

装夹、工艺参数、温度等，而影响零件最终变形的

主要因素为残余应力。由于国产 7050 铝合金薄壁

承力框具有直径大、壁厚薄、高度高、型腔内壁狭

小、刚度较差等结构特点，在车削加工时特别是精

车时由于壁厚变薄，零件刚性进一步变差，容易出

现让刀、震颤、过切和欠切现象，初始残余应力的

释放重分布与切削残余应力的引入会致使零件整

体变形更为严重。

为此，本文针对国产 7050 铝合金，对其初始残

余应力和车削残余应力耦合作用下的薄壁零件进

行加工变形预测。首先，通过生死单元法建立国

产 7050 铝合金承力框残余应力变形的有限元分析

预测模型，通过盲孔法及车削实验，分别获得承力

框毛坯初始残余应力场及车削表层残余应力；然

后，基于车削变形仿真模型，将得到的毛坯初始残

余应力场及车削表层残余应力导入仿真模型进行

变形预测；最后，通过实验验证模型的准确性。

1　承力框变形预测模型建立

1. 1　初始残余应力有限元模型的建立

铝合金厚板或锻件毛坯内部存在较大的残余

应力，即为车削加工前的初始残余应力场，在加工

过程中随着材料的去除，毛坯初始残余应力会相

应的释放和重分布，导致零件产生加工变形。为

了对国产 7050 铝合金承力框初始残余应力引起的
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变形进行预测，考虑采用有限元软件模拟材料去

除过程，建立初始残余应力变形有限元预测模型。

将建立的车削加工中各个工序的三维几何模

型导入 ABAQUS 中装配合并，生成用于仿真分析

的实体模型，部件装配体如图 1 所示。根据 8 个车

削工序，分别建立 8 个分析步，模拟每个工序的车

削加工过程，航空薄壁承力框加工工艺流程如图 2
所示。

工件材料为国产 7050-T7452 铝合金，其具有

良好的力学性能，该材料的相关参数如表 1 所示，

将材料的本构模型参数输入到 ABAQUS 中，完成

材料参数的定义。

通过对实体模型沿径向进行拆分，便于将毛

坯的初始残余应力数据离散化分层加载到模型

中，如图 3 所示。边界条件采用“3-2-1”三点约束

方法，以避免零件在材料去除过程中发生刚体位

移，并保证初始应力释放与重新分布使得工件发

生自由变形。

随着车削加工过程的进行，材料会从模型中

去除，通过生死单元法可以激活或停用选定单元

来模拟车削加工中材料去除的过程［18］，从而形象

地得到加工后材料去除引起的残余应力分布及

变形。

由于承力框零件尺寸较大，结构复杂，属于薄

壁结构件，本模型中单元形状整体上选择楔形网

格，楔形的单元类型为六节点线性三棱柱单元

C3D6，单元数为 301 万个。楔形网格有利于提高

计算精度与计算效率，将薄壁承力框模型进行划

分网格后如图 4 所示。

1. 2　耦合残余应力有限元模型的建立

薄壁承力框车削过程中，车削加工会在 200~
400 μm 的亚表层引入车削残余应力，在精加工阶

段，零件壁厚较小，车削残余应力的影响较大。采

图 1 部件装配图

Fig. 1　Component assembly diagram

表 1　7050 铝合金材料性能参数［17］

Table 1　7050 aluminum alloy material 
performance parameters［17］

参数

密度/（g·cm-3）

泊松比

数值

2. 82

0. 33

参数

杨氏模量/GPa

数值

71

图 2 航空薄壁承力框加工工艺示意图

Fig. 2　Aerospace thin-wall bearing frame 
machining process schematic diagram

图 3 毛坯初始应力场离散化分层示意图

Fig. 3　Schematic diagram of discretization and 
layering of blank initial stress field

图 4 薄壁承力框模型网格的划分

Fig. 4　Meshing of thin-walled load-bearing frame model
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用薄壳单元应力贴合技术，在承力框零件的各个

表面建立多层带厚度的薄壳［19］，多层薄壳组成了

车削残余应力的影响表层；再将建立的薄壳与承

力框零件精车的表面进行绑定和约束，实现单元

的应力贴合，如图 5 所示。

本文模拟国产 7050 铝合金薄壁承力框切削残

余应力对工件变形的影响，研究对象是精车后的

几何模型，与初始残余应力模型的几何模型不同，

单元布种的密度也不同，故采用单元形状函数法

进行单元信息映射，以得到真实反映残余应力对

加工变形的影响结果。形状函数任意节点 M 的映

射数据为

DM = ∑
i = 1

n

ai Di （1）

式中：ai为节点 i 的形状函数；Di为节点 i 位置的数

据变量（应力、应变、温度、位移等）；DM为节点 M 位

置的数据变量。

通过网格单元信息映射技术准确获取承力框

零件精车前的材料内部应力场，考虑材料去除残

余应力的释放与重分布及切削残余应力的影响，

精车型面应力场映射结果云图如图 6~图 7 所示，

可以看出：网格单元信息映射后的应力场与原始

初始残余应力仿真计算结果具有几乎相同的应力

分布特征；映射计算后，最大应力误差控制在 7%
以内。表明采用单元形状函数法映射后的应力场

具有较高的计算精度，通过将单元形状函数法映

射的初始残余应力场施加到工件内，并通过薄壳

单元贴合的切削残余应力施加到工件表层，至此

耦合残余应力变形有限元模型建模完成，可用于

计算承力框精车后耦合残余应力引起的变形。

2　残余应力测试实验

2. 1　初始残余应力的测量

采用盲孔法测量 7050 薄壁承力框的初始残余

应力［20］。残余应力测量实验的对象为西南铝业

（集团）有限责任公司试制的国产 7050-T7452 承

力 框 锻 件 毛 坯（如 图 8 所 示），直 径 为 1 746~          
1 978 mm，轴 向 高 度 为 283 mm，径 向 厚 度 为      
116 mm，半环锻件夹角为 150°。在被测工件表面

上选取一点钻一个直径为 d、孔深为 h 的小孔，小孔

周围应力场的平衡被打破，残余应力释放并重新

分布，产生相应的应变，通过测量出释放的应变，

计算出被测工件点处的残余应力［21］。

图 8 国产 7050 铝合金锻件毛坯

Fig. 8　Domestic 7050 aluminum alloy forging rough

图 5 薄壳单元贴合工件表面

Fig. 5　Thin shell elements conform to the 
workpiece surface

图 7 网格单元信息映射后的应力场

Fig. 7　Stress field after mapping of grid cell information

图 6 用于映射的初始残余应力仿真中的应力场

Fig. 6　Stress fields in initial residual stress 
simulations for mapping purposes
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由于零件毛坯为国产 7050 铝合金环锻件，其

径向上的初始残余应力变化远大于其他方向，并

且分布均匀，将毛坯整体初始残余应力看作沿厚

度呈中心对称的多层分布。将零件毛坯沿厚度方

向划分为 10 层［22］，每层厚度 11. 6 mm，根据划分的

厚度计算出测量点在不同深度下残余应力的平均

值。工件沿厚度方向的初始残余应力分布曲线如

图 9 所示。

从图 9 可以看出：国产 7050 铝合金锻件毛坯

外部表现为残余压应力，内部表现为残余拉应力，

沿径向呈压—拉—压应力状态，切向残余应力与

轴向残余应力均沿厚度方向中心对称，呈“几”字

形分布；残余应力的数值范围在-120~100 MPa，
毛坯中存在着较大的残余应力。

2. 2　车削残余应力的测量

在精车后，承力框零件的壁厚减小到 4 mm，由

车削作用引入的车削表层残余应力对加工后零件

的尺寸精度具有重要影响，同样会造成零件产生

车削变形。车削实验采用的材料为国产 7050 铝合

金锻件线切割所得的圆柱棒料，并在实验前对毛

坯进行退火去应力处理。圆柱试件高为 283 mm，

直径为 78 mm，如图 10 所示。

国产 7050 铝合金圆柱棒料材料质量分数如表

2 所示。

车削实验采用的刀具是 TaeguTec 车削加工

铝合金专用刀片 VCGT 160404 FL K10，如图 11
所示，其为硬质合金材料，相关结构参数如表 3
所示。

在 BJ HK63 卧式数控车床进行车削实验，选

用与承力框零件加工现场精车相同的车削参数，

如表 4 所示。在车削过程中相应的添加冷却液，还

原精车时的加工条件，如图 12 所示。

表 3　刀具相关几何参数

Table 3　Tool related geometric parameters

参数

前角/（°）

后角/（°）

数值

20

7

参数

顶角/（°）

刀尖半径/mm

数值

35

0. 4

表 2　国产 7050 铝合金圆柱棒料材料质量分数

Table 2　Domestic 7050 aluminum alloy 
cylindrical bar material mass fraction

成分

Zn

Mg

Cu

Zr

质量分数/%

5. 90~6. 90

2. 00~2. 70

1. 90~2. 50

0. 08~0. 15

成分

Fe

Si

Mn

Al

质量分数/%

0. 15

0. 12

0. 10

余量

图 10 国产 7050 铝合金圆柱棒料

Fig. 10　Domestic 7050 aluminum alloy cylindrical bar

表 4　车削参数

Table 4　Turning parameters

参数

主轴转速/（r·min-1）

进给速度/（mm·min-1）

切深/mm

数值

292

2. 4

0. 2

图 9 国产 7050 铝合金锻件毛坯初始残余应力的分布

Fig. 9　Distribution of initial residual stresses in 
domestic 7050 aluminum alloy forging blanks

图 11 实验刀具

Fig. 11　Experimental tools
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车削实验完成后，采用 X 射线衍射法针对国产

7050 铝合金承力框的加工表面及表层中的残余应

力进行测量（如图 13 所示）。通过 X 射线应力仪测

量工件表面及通过电解抛光仪剥层后不同深度的

周向和轴向残余应力，多次剥层直至测量的残余

应力达到稳定值为止。记录两个方向不同深度的

残余应力测量结果，按圆周方向每 90°取点测量，获

得 4 组数据取平均值，即可得到国产 7050 铝合金

承力框表层残余应力分布。

国产 7050 铝合金承力框表面车削残余应力测

量结果如图 14 所示，进行 3 组实验取其平均值。

在车削方向上，因为加工表面受热作用的影响要

比机械作用的影响大，所以加工表面会存在拉伸

残余应力。随着距加工表面深度的增大，热作用

的影响会降低，加工表面会转化为压缩残余应力，

而随着深度的增大，热作用和机械作用的影响都

会逐渐减弱，直到完全消失。在进给方向，切削面

受到的力效应比热力学效应更多，切削面受到的

残余压应力更大；随着切削深度的增大，力学效应

逐渐降低，而表层材料对内层材料的约束作用逐

渐降低，使其在切削深度增大时，力学效应和热力

学效应逐渐减弱，直至完全消失。

3　有限元结果分析及讨论

3. 1　残余应力变形仿真结果分析

将所测得的国产 7050 铝合金锻件毛坯初始残

余应力数值和车削残余应力数值导入所创建的初

始残余应力变形的有限元仿真模型后，得到工件

加工过程中经过粗车内外圆和端面后的仿真结果

云图如图 15 所示，可以看出：随着工件的表层材料

被去除，表层的残余应力释放，承力框零件两端表

现为向外张开的变形并关于中性面对称，承力框

零件的最大变形位于工件的两端，最大变形量为

3. 05 mm。

半精车大端外形后的仿真结果云图如图 16 所

示，可以看出：工件具有两端向外张开的变形表

现，最大变形量减少到 1. 47 mm，变形量减少的原

因是毛坯中的初始残余应力以拉应力为主，材料

去除残余应力重分布使得工件有向内收缩的趋

势，导致变形量减少。

图 12 车削实验

Fig. 12　Turning experiment

图 14 承力框表面车削残余应力测量结果

Fig. 14　Measurement results of turning residual 
stresses on bearing frame surfaces

图 15 粗车内圆工序零件的变形

Fig. 15　Deformation of parts in the rough turning process

图 13 国产 7050 铝合金薄壁承力框残余应力检测

Fig. 13　Residual stress test of domestic 7050 
aluminum alloy thin-walled bearing frame
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由初始残余应力引起的最终变形（变形缩放

系数为 100）如图 17 所示，可以看出：零件的变形主

要发生在开口两端，呈向内收缩姿态，最大径向变

形量为 1. 68 mm。承力框零件几何对称，变形也关

于周向中性面对称，初始残余应力变形与毛坯初

始残余应力场的分布有很大关系，精车材料的去

除位置大多位于原毛坯较大拉应力区域，随着材

料的去除，拉应力被卸载，内部应力重分布使得零

件两端产生向内收缩的变形。

将所测得的承力框车削加工表面车削残余应

力的数值导入所创建的耦合残余应力变形的有限

元仿真模型后，得到由耦合残余应力引起的变形

（变形缩放系数为 100）如图 18 所示，可以看出：引

入车削残余应力后，在初始残余应力与车削残余

应力的耦合作用下，工件的内部残余应力得到进

一步释放，零件产生较大的径向变形；零件的变形

主要发生在开口两端，呈向内收缩姿态，最大径向

变形量为 1. 89 mm；零件在初始残余应力与车削残

余应力的耦合作用下发生变形，变形量与初始残

余应力引起的变形接近，由此可知，初始残余应力

的释放与重分布对承力框的残余应力变形作用占

比达到 89%。

3. 2　承力框加工实验验证

为了保证国产 7050 铝合金承力框仿真结果的

准确性，需对结果进行验证，开展承力框车削实

验，并对加工中产生的变形问题进行预测，鉴于实

际大型薄壁承力框加工周期长、成本高，因而只做

了一组实验来验证仿真模型的准确性。精车加工

完后的承力框零件如图 19 所示，使用三坐标测量

仪对零件的变形进行检测，承力框变形主要出现

在两端，端口向内收缩变形，与有限元仿真结果及

加工表面残余应力重分布理论分析一致，最大径

向变形为 1. 64 mm。承力框薄壁零件加工后会因

为初始残余应力与切削残余应力的耦合作用发生

变形，由于国产 7050 铝合金毛坯内存在的初始残

余应力水平高且分布不均导致初始残余应力变形

占主要因素，而切削残余应力的引入则会加剧这

一变形。

有限元仿真变形预测计算结果最大径向变形

为 1. 89 mm，与实际变形结果相比，最大变形误差

约为 15%，表明残余应力变形有限元预测模型具

有较高的准确性，可用于承力框的车削加工变形

预测，为国产 7050 铝合金零件加工变形预测提供

图 19 精车后的零件

Fig. 19　Finished parts

图 16 半精车大端外形工序零件的变形

Fig. 16　Deformation of parts in semi-finishing 
large-end profile process

图 17 初始残余应力引起的径向变形

Fig. 17　Radial deformation due to initial residual stress

图 18 耦合残余应力引起的径向变形

Fig. 18　Radial deformation induced by 
coupled residual stress
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了理论指导，也是预测各类薄壁零件车削加工变

形的适用方法。同时发现，在加工中，不同车削参

数的选取对零件的加工变形会产生影响，可以通

过现有的有限元模型结合数学模型来优化车削参

数，从而进一步控制零件的变形，对提高加工效率

具有很重要的现实意义。

4　结  论

1） 国产 7050 铝合金锻件毛坯外部表现为残

余压应力，内部表现为残余拉应力，沿径向呈压—

拉—压应力状态，通过仿真变形结果得知，工件两

端表现为向外张开的变形，关于中性面对称。

2） 初始残余应力给零件带来的变形主要发生

在开口两端，呈向内收缩变形姿态，最大径向变形

量为 1. 68 mm。

3） 仿真模型预测结果表明，承力框变形表现

为两端端口向内收缩变形，最大径向变形为 1. 89 
mm，初始残余应力的释放与重分布对承力框的残

余应力变形作用占比达到 89%。

4） 有限元仿真模型经过了车削加工实验验

证，变形误差约为 15%，证明了有限元模型具有较

高的准确性。
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0　引  言

航空发动机作为飞机的动力装置，为飞机或

直升机按需提供推力或功率以满足飞行操纵的需

求，同时为环控系统、液压系统、电源系统等提供

引气和功率分出。多年来，航空发动机性能和效

率的提升在飞机和直升机型号改进（如远距巡航、

复杂环境起降等）中占据优先地位。与此同时，航

空发动机性能模型作为飞机集成仿真系统设计的

重要组成部分，对飞机的使用包线确定、任务剖面

设计、战技指标制定等具有重要意义。在产品初

步设计阶段借助航空发动机性能模型，可以对改

进、改型后的飞机或直升机的整体性能进行初步

的评估，并优选出最佳改进方案。除此之外，航空

发动机性能模型还是发动机自适应智能控制、状

态监控、健康管理、性能衰退分析、故障预测与诊

断等新型技术实现的基础，国内外研究者运用多

种建模仿真工具对此进行了研究。

Fishbach 等［1］介绍了一种  GENENG Ⅱ程序，

可用于计算多种类型涡扇发动机的设计和非设计

性能；Liew 等［2］采用 Excel和 Visual Basic 混合编程

方法编写了带有级间涡轮燃烧的涡扇发动机性能

求解程序，给出了各种飞行条件和发动机状态下

的推力及单位耗油率等性能报告，这是增加比推

力和减少污染物排放的一个相对较新的概念；

Alexiou 等［3］基于 EcosimPro 软件完成涡扇发动机

的建模，通过不同软件间的仿真结果对比对模型

精度进行验证，利用该模型对发动机的转子动力

学频率响应特性进行了研究；Wallace 等［4］介绍了

一个用于研究民用涡扇发动机先进控制策略的航

空发动机控制模型，并在 Alstom 航空公司的帮助

下，通过分析一系列不同的飞行推力需求，分析最

终的闭环性能特性，实现了该模型的全飞行包线

验证；Schur［5］在 SIMULINK 中讨论了涡扇发动机

的瞬态模型，结果表明高压压气机和高压涡轮的

热效率是影响性能的最重要因素，因此，开发了  
IAE V2500 的高压系统瞬态模型；Uysal［6］讨论了

大涵道比涡扇发动机的空气热力学优化问题，其

基础是借助 SIMULINK 中的优化工具箱建立发动

机设计模型，并将变比热模型和流动特性计算作

为模块进行建模；Yarlagadda［7］利用 SIMULINK 平

台研究了具有进气流量控制机构的 J85 涡轮喷气

发动机，发现在一定的进气流量控制机构的压力

损失范围内，发动机推力变化较小，J85 涡轮喷气

发动机的 SIMULINK 模型与现有的发动机试验数

据验证了其性能的准确性；Alexiou 等［8-9］提出了一

种可扩展的快速计算框架，基于飞机要求和技术

限制进行超高涵道比涡扇发动机变截面风扇的优

化，提升了燃烧效率，但发动机响应不能满足要

求，突出了在初步发动机设计阶段尽早进行瞬态

性能评估的必要性；Joksimovic 等［10］将一维性能仿

真与三维 CFD RANS 计算相耦合，并引入特征图

（MFT）映射概念，完成了变桨风扇（VPF）的性能

仿真建模，通过风扇叶片角度的调节控制风扇的

喘振裕度，并且不额外增加耗油率。该模型后续

集成到欧洲 FP7 ENOVAL 项目中作为独立模块

使用。

国内在航空发动机建模仿真领域起步相对较

晚。20 世纪 70 年代，国内部分科研机构开始定比

热发动机建模方法的研究。随着美国 GENENG 
Ⅱ模型的公开发表后，我国研究者开始步入变比

热发动机建模研究，如童凯生［11］开发的发动机变

比热计算程序；骆广琦等［12］在 C++平台上开发了

通用的航空发动机仿真程序。20 世纪 90 年代末

期，研究者开展了一系列发动机仿真建模研究，例

如周文祥［13］开发出面向对象式的发动机仿真软

件；唐海龙等［14］通过 C++中的 MFC 库对航空发

动机进行性能仿真。随着航空发动机建模的不断

成熟，各类航空发动机模型逐渐面向实际工程问

题解决。崔利杰等［15］针对航空装备维修领域中的

状态寿命控制问题，基于发动机性能仿真模型提

出了航空发动机多状态寿命的控制策略；李春华

等［16］借助 GasTurb 软件构建了某型 CFM56-7B 发

动机在翼性能数字孪生模型，验证了该方法在实

际使用条件下的有效性和实用性；吴星星［17］基于

建立的航空发动机模型在 Matlab/SIMULINK 仿

真环境中开展飞机小油门响应仿真；阙建锋等［18］

针对利用基于部件特性的起动模型预测发动机起

动过程时精度较低的问题，通过建立起动模型迭

代求解方程研究了起动模型计算方法，通过试验

数据对比验证了起动模型修正方法可以高效支撑

高空起动试验的开展。
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总体来说，国内航空发动机建模的水平和精

度与国外的差距正逐步缩小。但在通用软件领

域，目前国内采用的软件大多集成度高，可定制化

程度低，设计人员很难调整或自定义软件内部的

模型方程，而且大部分软件不具备与其他工程软

件的集成交互能力，很难在实际工程领域中大量

运用。

本文利用通用仿真框架内置的标准部件库，

按照不同部件间真实的主流、二次流的气路连接

和高/低压涡轮和压气机间的转子物理连接，搭建

某型双转子混排涡扇发动机的可视化性能模型；

基于粒子群优化算法，提出一种基于实际共同工

作线的旋转部件特性修正方法，在包线范围内，选

取多个典型高度速度点进行稳态特性求解和瞬态

特性求解，给出该型发动机在工作包线范围内的

性能特性和海平面标准大气环境下的推力瞬变

特性。

1　通用仿真框架简介

本文使用的通用仿真框架基于面向对象编程

模式搭建，具备模块化、可维护、可重用、可拓展的

显著优点。该框架基于欧盟 VIVACE 航空发动机

专项项目开发，其模块化、灵活、可拓展、快速计算

的特点，能够满足航空发动机试飞工程领域对整

机性能和热力学参数仿真的需求。随着实际使用

过程中的不断迭代更新拓展，目前该通用框架已

成为包含多学科、多系统的燃气轮机领域先进的

建模仿真框架，借助该通用框架进行二次开发建

模，可以实现在飞行试验过程中试验点的策划与

组织、风险识别与分析、试飞结果辅助分析与评估

等工作。框架内的模块、函数均以 C++为基础创

建，支持用户的自定义及功能拓展。仿真框架内

置的标准部件库（TURBO）是一个通用、灵活、可

共享的航空发动机部件库，适用于飞行试验工程

领域。标准组件库 TURBO 内部组件示意图如图

1 所示，TURBO 部件库基本涵盖了发动机组成部

件，如进气道、风扇、压气机、燃烧室、涡轮等。基

于这些基本部件，用户可以搭建涡喷、分排涡扇、

混排涡扇、多转子涡桨等各种类型航空发动机，从

而进行航空发动机各种工况的模拟。

图 1 标准组件库 TURBO 内部组件示意图

Fig. 1　Schematic diagram of the internal components of the standard component library TURBO
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该仿真框架作为一个多领域仿真平台，可以

独立仿真航空发动机，也可以与其他相关系统如

控制系统、燃油系统、环控系统、电气系统等进行

联合仿真。TURBO 也能用于模拟固定翼和旋翼

航空器的综合动力系统，并根据任务需求对发动

机和飞机的参数进行优化。

2　建模方法

2. 1　双转子混排涡扇发动机性能模型

本文基于 TURBO 标准部件库搭建某型双转

子混排涡扇发动机性能模型，如图 2 所示。模型由

环境大气（Amb）、进气道（InEng）、低压风扇（Cmp⁃
Fan）、高压压气机（CmpH）、燃烧室（Brn）、高压涡

轮（TrbH）、低压涡轮（TrbL）、混合室（MixExh）、尾

喷 管（NozMix）、部 件 间 通 道（DBP，D25，D30，
D45，D50）、高压轴（ShH）和低压轴（ShL）部件组

成。各个部件间的连线模拟实际的发动机主流气

路及引气气路，气流进入进气道后在低压风扇后

分流，通过内外涵通道后在混合室汇流掺混，最后

由尾喷管排出并产生推力。内涵气流经过高压压

气机时分别引出两股气流用于冷却低压涡轮和高

压涡轮，其中高压涡轮冷却气流引自高压压气机

后，低压涡轮冷却气流引自高压压气机级间。

双转子混排涡扇发动机性能模型中各个部件

遵 循 绝 热 假 设 。 模 型 包 含 的 参 数 主 要 有 以 下

10 类：

1） 来流条件和燃油流量，如海拔高度（h），来

流马赫数（Ma），燃油流量（W f）；

2） 各部件进出口的气流参数，如流量（W），总

温（Tt），总压（Pt），油气比（rfa），水气比（rwa）；

3） 高低压轴物理转速， 如高压轴物理转速

（NH），低压轴物理转速（NL）；

4） 旋转部件特性图插值因子，如内涵风扇插

值因子（βF1），外涵风扇插值因子（βF2），高压压气机

插值因子（βH），高压涡轮插值因子（ζH），低压涡轮

插值因子（ζL）；

5） 旋转部件的进出口压比，如内涵风扇压比

（RP21Q2），外涵风扇压比（RP13Q2），高压压气机压比

（RP3Q25），高压涡轮落压比（RP41Q43），低压涡轮落压

比（RP46Q5）；

6） 旋转部件的等熵效率，如内涵风扇效率

（E21），外涵风扇效率（E13），高压压气机效率（E3），

高压涡轮效率（E43），低压涡轮效率（E5）；

7） 通道部件的总压损失系数，如进气道总压

损失系数（LInEng），外涵道总压损失系数（LDBP），风

扇和高压压气机间通道总压损失系数（LD25），高压

压气机与燃烧室间通道总压损失系数（LD30），高压

涡轮与低压涡轮间通道总压损失系数（LD45），低压

涡轮与混合室间通道总压损失系数（LD50），燃烧室

总压损失系数（LBrn）；

8） 燃烧效率（η）和混合室掺混效率（E7）；

9） 冷却气流的相对引气量及相对焓，如高压

涡 轮 冷 却 值（WBldh，hBldh），低 压 涡 轮 冷 却 值

（WBldl，hBldl）；

10） 喷管特性，喷管流量系数 Cd，喷管推力系

数 Cx。

模型中各旋转部件（风扇、压气机、涡轮）的换

算流量、压比和效率在部件特性图中采用换算转

速和特性图插值因子插值得到。为了模拟风扇对

图 2 双转子混排涡扇发动机性能模型示意图

Fig. 2　Schematic diagram of the performance model of the two-spool mixed flow turbofan engine
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内外涵气流不同的增压效果，将风扇部件分为内

涵风扇和外涵风扇两部分处理，内/外涵风扇物理

转速相同，但具有独立的风扇特性。模型中通道

部件 DBP、D25、D30、D45、D50 及 Brn 的总压损失

计算如式（1）所示，进气道 InEng 的总压损失计算

如式（2）所示，燃烧室燃烧效率 η 如式（3）所示。喷

管特性计算采用通用喷管特性，按喷管膨胀比和

喷管扩张角插值确定流量修正系数和推力修正系

数。为简化模型，假设各个工况下高、低涡轮冷却

引气流量占比和混合室混合效率均不变，与设计

值保持一致；模型中冷却气流相对焓按实际引气

位置设置。

L InEng = L InEng_des · ( W cor

W cor_des )
2

（1）

式中：Wcor为进口换算流量；Wcor_des为设计值。

L InEng =
ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

0                                                      ( Ma ≤ 1 )
0.075 ( )Ma - 1 1.35                ( 1 < Ma ≤ 5 )
1 - 800/ ( )Ma4 + 935             ( 5 < Ma )

        （2）
ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

log ( )1 - η = a + b ⋅ log ( )Ω/Ω des

Ω = W/( P 1.3 ⋅ eT/300 ⋅ V )
a = log ( )1 - ηdes

（3）

式中：W，P，T，V 分别为燃烧室入口流量，总压，总

温和燃烧室容积；b 为载荷常数。

在模型的求解设置中，选择 W f、h、Ma 为模型

的输入变量，发动机进口流量（W1）、涵道比（RBP）、

βF1、βF2、βH、ζH 和 ζL 为模型的 7 个迭代变量，相对应

的 7 个封闭方程由内涵流量、外涵流量及喷管实际

流量与各个部件特性得到的流量相等确定，计算

过程中高低压转速 NH 和 NL 根据转子部件功率平

衡条件得出。详细的封闭方程如下所示：

1） 基于风扇外涵特性得到的流量 W13=W1·

RBP/（1+RBP）；

2） 基于风扇内涵特性得到的流量 W21=W1/
（1+RBP）；

3） 基于高压压气机特性得到的流量 W3=W1/
（1+RBP）；

4） 基于高压涡轮特性得到的流量 W43=W1/
（1+RBP）+W f-WBldl；

5） 基于低压涡轮特性得到的流量 W5=W1/
（1+RBP）+W f；

6） 基于库塔条件（Ps6=Ps16）计算得到的混合

室外涵入口流量 W16=1·RBP/（1+RBP）；

7） 基于尾喷管进出口条件及喷管特性计算得

到的流量 W8=W1+W f。

模型求解时，选用 Newton-Raphson 迭代算法

求解上述 7×7 的非线性方程组，设定迭代求解误

差目标值为 1×10-5，通过不断调整迭代变量来降

低求解误差，当方程组整体误差小于目标值时迭

代求解完成；而后根据模型输出各个部件进出口

参数计算当前工况下发动机推力、耗油率等性能

参数。

2. 2　模型修正

大量研究表明，基于部件特性的航空发动机

性能模型计算精度严重依赖模型中各旋转部件特

性的准确程度。而在实际建模过程中，通常得不

到真实的旋转部件特性，因此需要通过各种部件

特性修正方法对通用旋转部件特性进行修正，使

其尽可能贴合实际的发动机部件特性来提高模型

准确度。

目前最常用的部件特性修正方法为设计点匹

配修正法［19-20］，该方法使用压比修正因子 xπ、流量

修正因子 xw 以及效率修正因子 xη 对设计转速线进

行缩放，如图 3 所示，修正前特性图的设计点位于

相对换算转速线 ncor 的 DP 点，而实际设计点参数

位于 DP'，于是按照公式（4）所定义的修正因子，即

可把设计点从 DP 点移动至 DP'，设计转速线上的

其他点作同等比例缩放，需要注意的是，修正前后

设计转速线 ncor数值不变。

图 3 部件特性修正示意图

Fig. 3　Schematic diagram of the component 
characteristic correction
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xπ = πDP' - 1
πDP - 1

xw = w cor_DP' - 1
w cor_DP - 1

xη = ηDP' - 1
ηDP - 1

（4）

在实际的发动机设计点，由于高压涡轮入口

温度远高于高压压气机入口温度，在同一设计转

速下，高压涡轮的相对换算转速明显小于高压压

气机的相对换算转速。因此如果按相同的方法对

高压涡轮特性图进行缩放，会导致特性图的严重

失真。例如当高压涡轮的设计点相对换算转速为

0. 5，通用特性图的设计点相对换算转速为 1. 0 时，

特性图上大部分区域便不会被插值到，此时涡轮

特性会严重偏离真实特性。

为了兼顾涡轮部件的特性修正，文本在设计

点匹配修正方法的基础上，定义如式（5）所示的相

对换算转速修正因子，增加特性图修正的自由度，

从而避免涡轮部件修正中出现的特性图失真的

问题。

xn = n cor_DP' - 1
n cor_DP - 1 （5）

考虑到基于设计点匹配方法得到的修正因子

不能完全实现其他转速状态下通用部件特性与实

际共同工作线的匹配，因此本文提出一种基于实

际共同工作线的旋转部件特性修正方法，该方法

首先需要基于粒子群优化算法得到实际共同工

作线。

实际共同工作线求解方法如图 4 所示。对于

本文使用的双转子混排涡扇发动机，发动机的状

态 由 一 组 状 态 特 征 变 量（W、RBP、πFan、eFan、πHPC、

eHPC、Tt41、eHPT、eLPT）唯一确定，因此可以根据模型计

算结果和试飞数据的偏差构造适应度函数，通过

粒子群算法不断迭代调整寻优，找到匹配试飞数

据的状态特征变量，从而得到当前发动机状态下

的旋转部件特性，依次迭代求解不同的发动机状

态从而获得发动机的实际共同工作线，而后将上

述设计点修正方法沿实际共同工作线应用到其他

转速状态，从而完成整个部件特性图的修正。

根据上述旋转部件特性修正方法，部件特性

图中每条转速线的修正需要 xπ、xw、xη 和 xn 4 个修

正因子，本文在部件特性修正中选取了 8 个转速状

态，因此选取 4×8×5 共 160 个部件特性修正因子

对内涵风扇、外涵风扇、高压压气机、高压涡轮和

低压涡轮的部件特性进行修正，以设计转速线修

正为例，给出各个旋转部件特性的修正因子计算

结果（如表 1 所示）。

图 4 基于试飞数据的发动机共同工作线求解示意图

Fig. 4　Schematic diagram of common operation 
line solution based on the flight test data

表 1　设计点转速线修正因子

Table 1　Correction factor of Ncdes line
部件

外涵风扇

内涵风扇

修正因子

xπ

xw

xη

xn

xπ

xw

xη

xn

数值

2. 255

0. 481

0. 997

0. 939

2. 271

1. 457

1. 049

0. 939

部件

高压压气机

高压涡轮

修正因子

xπ

xw

xη

xn

xπ

xw

xη

xn

数值

1. 104

1. 559

0. 914

0. 886

1. 261

3. 692

1. 042

0. 438

部件

低压涡轮

修正因子

xπ

xw

xη

xn

数值

0. 957

0. 303

1. 021

0. 473
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2. 3　模型校核

选取该型发动机多状态点的实际试飞数据，

以不同状态下燃油流量的实测值为模型输入，将

模型输出的高压转速 NH、低压转速 NL、空气流量

W、推力 FN、高压压气机出口截面总温总压（Pt3、

Tt3）、涡轮出口截面总温总压（Pt5、Tt5）、外涵出口截

面总温总压（Pt16、Tt16）与实测数据做对比，如表 2~
表 3 所示，其中 W f'为相对值（以最大状态燃油流量

W f_max 进行无量纲化）。从表 2~表 3 可以看出：模

型不同状态下的最大误差不超过 3%，满足工程实

际应用要求。

3　算例与分析

3. 1　高度—速度特性

为获取该型双转子混排涡扇发动机的高度—

速度特性，本文在海拔高度 0~7 km，来流马赫数

0~0. 7Ma 范围内等间距选取高度速度点，将设计

点燃油流量及不同的来流条件代入模型进行求

解，得到了发动机推力 FN、单位耗油率 CSF 以及涵

道比 RBP随高度、速度的分布，如图 5~图 7 所示，可

以看出：在当前条件下，发动机推力和耗油率受来

流马赫数影响较大，呈现出明显的线性相关性；涵

道比在整个高度—速度范围内分布较为均匀，随

马赫数和海拔高度增加而增加。

3. 2　推力瞬变特性

为获取海平面标准大气条件下该型发动机的

推力瞬变特性，将模型的输入海拔高度和输入马

赫数均设为 0，燃油流量—时间分布如图 8 所示，首

先从 1 s 时刻开始，在 0. 3 s 时间内将燃油流量从

表 3　模型计算精度

Table 3　Model calculation accuracy

W f'

1. 000

0. 812

0. 725

0. 620

0. 415

目标性能参数的计算相对误差/%

Pt3

0. 004

0. 014

0. 005

0. 016

0. 011

Tt3

0. 011

0. 019

0. 015

0. 017

0. 026

Pt5

0. 018

0. 005

0. 017

0. 014

0. 021

Tt5

0. 019

0. 015

0. 006

0. 011

0. 013

Pt16

0. 003

0. 006

0. 016

0. 019

0. 021

Tt16

0. 008

0. 002

0. 021

0. 014

0. 005

表 2　模型计算精度

Table 2　Model calculation accuracy

W f'

1. 000

0. 812

0. 725

0. 620

0. 415

目标性能参数的计算相对误差/%

NL

0. 014

0. 021

0. 012

0. 025

0. 017

NH

0. 007

0. 010

0. 001

0. 014

0. 029

W

0. 021

0. 009

0. 011

0. 001

0. 006

FN

0. 010

0. 013

0. 026

0. 014

0. 019

图 7 涵道比分布特性

Fig. 7　Distribution characteristic of BPR

图 5 推力分布特性

Fig. 5　Distribution characteristic of thrust

图 6 耗油率分布特性

Fig. 6　Distribution characteristic of SFC
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W f_max线性减少至 W f_min，以此来模拟发动机的减速

过程；然后保持燃油流量不变，待发动机状态稳定

后，再使燃油流量以相同的燃油变化速率恢复至

W f_max，以此来模拟发动机的加速过程，整个推力瞬

变过程中，发动机推力—耗油率随时间的变化如

图 9 所示。

发动机在推力瞬变过程中各个部件工作线的

分布，如图 10 所示。为方便对比，图中用蓝色点画

线给出了燃油流量在 W f_min~W f_max 之间的发动机

稳态共同工作线，其中 Ncdes为各个旋转部件的设计

相对换算转速。

（a） 外涵风扇

（b） 内涵风扇

（c） 高压压气机

图 9 推力—耗油率随时间变化

Fig. 9　Thrust and SFC varies with time

图 8 燃油流量随时间分布

Fig. 8　Fuel flow varies with time
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（d） 高压涡轮

（e） 低压涡轮

图 10 发动机稳态共同工作线和推力瞬变共同工作线分布对比示意图

Fig. 10　Common operation line comparative diagram of steady and acceleration & deceleration state

从图 10 可以看出：整个推力瞬变过程中，高压

涡轮均处于临界状态，因此落压比基本保持不变，

而大部分低压涡轮工作线处于亚临界状态；相较

于外涵风扇，高压压气机和内涵风扇在整个推力

瞬变过程中的工作线变化范围更大，在加速过程

中的稳定裕度也相对较小，因此当发动机稳态工

作线由于大气环境变化或者性能衰退上移时，要

预防高压压气机或内涵风扇在推力瞬变过程中发

生喘振现象。

4　结  论

1） 本文基于通用的面向对象仿真框架按照真

实的部件间气路连接及转子物理连接完成了某型

双转子混排涡扇发动机性能模型构建。

2） 提出一种基于实际共同工作线的旋转部件

特性修正方法，同时引入相对换算转速修正因子，

提高模型修正自由度。基于该部件修正方法完成

内/外涵风扇、高压压气机、高压涡轮、低压涡轮部

件特性的修正，修正后不同工况下整机性能参数

计算值与实测值偏差小于 3%。

3） 通过模型的稳态及瞬态计算，给出了该型

发动机在包线范围内的高度—速度特性和海平面

标准大气环境下的推力瞬变特性，从而为后续的

发动机试飞设计与规划提供参考与支撑。
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不同越障方式对起飞性能影响的实例分析
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摘 要： 民用飞机运行时必须考虑一台发动机失效的情况，飞机的最大起飞质量经常受飞机一发失效后越障

的性能限制，根据不同的越障方式对其起飞性能进行优化研究以增加最大起飞质量，在运行效益上具有重要意

义。对规章定义的起飞航迹进行理论分析，分别计算标准二段、延伸二段、四段越障方式对应的起飞限重，分析

限制最大起飞质量的关键因素，并对不同越障方式下的越障余度、爬升梯度和所需的起飞距离进行计算；将不

同的距离和梯度进行组合，对各种地形条件进行模拟，计算标准二段和四段越障的起飞限重。结果表明：采用

四段越障方式能有效提高飞机的起飞限重，并且障碍物梯度越大，起飞限重提高的越显著。
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0　引  言

民航业的生命线是安全和效益，平衡好安全

和效益的关系是航空公司乃至整个民航业的重要

问题。飞机起飞性能分析主要根据飞机的特性、

机场等相关条件计算能够运行的最大起飞质量，

起飞限重又是影响航空公司航班运行经济性与安

全性的重要因素之一［1-2］。

起飞限重越大，每一次飞行所能装载的旅客

与货物越多，航班的经济效益就越好，但出于飞行

安全的考虑，最大起飞质量受到很多因素的限制，

如跑道长度、爬升梯度、障碍物、结构强度、最大刹

车能量和轮胎速度等［3］。张一山［4］从飞机发动机

的推力方面进行分析，对飞机性能管理进行了优

化，提高飞机的爬升限重；王天波等［5］主要通过减

小起飞襟翼偏度和使用改进爬升的方法，提高了

离场爬升梯度和场道长度限制的最大起飞质量；

朱文龙［6］研究了远距障碍物的越障判定标准，计算

了不同改平高对飞机越障能力的影响；李志远［7］通

过对比快速访问记录器（QAR）数据，分析了飞机

加速度等参数对起飞性能的影响；Orleans 等［8］针

对大气、跑道、人员等因素，提出了一种计算起飞

性能数据的方法。在分析各因素对起飞限重的影

响中，关于不同越障方式的研究较少，而不同越障

方式对起飞限重有较大的影响［9］。

目前主要有 3 种越障方式，分别是标准二段、

延伸二段与四段越障方式，不同的越障方式对应

了不同的 V1（起飞决断速度）、VR（起飞抬前轮速

度）、V2（起飞安全速度）策略和改平高［9］。本文从

起飞限重、越障余度、爬升梯度和起飞距离 4 个维

度详细分析不同越障方式带来的起飞航迹差异，

在满足规章要求及安全的前提下对起飞参数进行

优化。

1　起飞飞行航迹

根据 CCAR25 部规章，起飞飞行航迹 TOFP
（Take-off Flight Path）的定义为：飞机一发失效时

继续起飞，从距离起飞表面 35 ft（1 ft=0. 304 8 m）开

始，完成收轮、初始爬升、加速并过渡到航路爬升

的运动轨迹［10］。飞机实际飞过的起飞飞行航迹被

称为总航迹，根据运动学方程，总航迹在任意时刻

距起始点的垂直高度 H 和水平距离 S 如式（1）~式

（3）所示。

dH
dt

= V sin γ （1）

dS
dt

= V cos γ - V w （2）

γ = sin-1

é

ë

ê

ê

ê

ê

ê
êê
ê
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（3）

式中：V 为飞机的真空速；Vw为风速，逆风为正，顺

风为负；γ 为飞机的上升角；m 为飞机质量；g 为重

力加速度；T 为飞机的推力；α 为飞机的迎角；φT 为

发动机的安装角；D 为飞机的阻力。

净航迹是总航迹梯度减去规章规定的上升梯

度得到的航迹。根据 CCAR-25-R4. 115 规定：双

发飞机的梯度减小量为 0. 8%［10］。因此双发飞机

的净航迹的高 Hnet
［11］如公式（4）所示。

H net = H - 0.008S （4）
为保证在一发失效的情况下，飞机能够安全

地越过飞行航迹中的所有障碍物，规章要求：

1） 飞机的净起飞飞行航迹至少要以 35 ft越过

保护区内所有障碍物；

2） 对飞机的爬升性能有一定的要求，如表 1
所示。

起飞飞行航迹分为 4 个阶段，分别为离地段，

起始爬升段，平飞加速段和最后爬升段。保持起

飞质量和其他外部条件不改变的情况下，通过调

整第三段的改平高，飞机可以越过不同障碍物［12］。

改平高又分为最低改平高、标准二段改平高和延

伸二段改平高，如图 1 所示。

表 1　越障余度及爬升性能要求

Table 1　Obstacle surmounting and climb 
performance requirements

参数

净航迹越障
余度/ft

起始爬升段爬升
梯度/%

数值

35

2. 4

参数

最后爬升段爬
升梯度/%

全程可用爬升
梯度/%

数值

1. 2

1. 2
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最小改平高是飞机爬升到满足越障要求后改

平所对应的高，且不应小于规章要求的最低标准

400 ft。标准二段最大改平高是飞机在某一高度改

平，且飞行航迹在第三段时刚好达到起飞复飞

（Take off and Go Around，TOGA）推力时限对应

的高。延伸二段最大改平高是飞机保持 TOGA 推

力爬升，直到 TOGA 时限结束时改平对应的高［13］。

2　起飞性能分析

2. 1　不同越障方式对应的起飞限重

飞机的最大起飞质量影响飞机的爬升性能，

关乎其能否安全越障，同时又决定了商载的多少，

是航班经济性的体现，因此确定飞机的起飞限重

是关键问题。飞机实际性能的影响因素很多，与

飞机机型、所选构型、装载情况、发动机推力大小

以及机场净空条件、大气环境、跑道长度等都有关

联，此外还与起飞越障的方式有关［14］。本文以某

机场 06 号跑道某一标准离场程序为例，利用空客

性能软件 PEP 进行仿真计算，探究不同越障方式

对起飞性能的影响。机场标高 2 510 m，由于该机

场 为 高 高 原 机 场 ，选 用 高 原 型 机 型 A319-115
（CFM56-5B7）。跑道长度 3 000 m，使用夏秋基准

温 度 25 ℃ ，修 正 海 平 面 气 压（Query Normal 
Height，QNH）为 1 013 hPa（1 hPa=100 Pa），跑道

坡度 0. 03%，空调开，防冰关，静风，基本重心，发

动机 TOGA 推力，最优构型。在离场航迹保护区

内有 8 个障碍物，如表 2 所示。

初始假定一个较大的起飞质量，计算起飞总

航迹与净航迹，检验其是否能满足规章要求的     
35 ft 超障余度以及各起飞航段爬升梯度的要求，

如不满足，则减载后再次计算，经反复迭代求得满

足规章要求的最大值即为起飞限重，得到 3 种越障

方式下的起飞数据如表 3 所示。

从表 3 可以看出：四段越障的起飞限重大于标

准二段，而延伸二段的起飞限重较小，相比另外两

种越障方式，减载明显，不同越障方式对计算起飞

限重有较大差异。

2. 2　不同越障方式对应的越障余度

不同越障方式下所对应的起飞限重，在每个

起飞限重下所对应的越障余度需保证飞机在起飞

一发失效的情况下，有足够的性能进行爬升越障，

如表 4 所示。

图 1 不同越障方式下的改平高［13］

Fig. 1　 leveling height of different obstacle-
surmounting modes［13］

表 2　障碍物数据

Table 2　Obstacle data

障碍物序号

1

2

3

4

5

6

7

8

相对起飞跑道末端
修正高/m

65

109

139

145

171

1 200

434

354

至起飞跑道末端
距离/m

2 074. 4

4 618. 6

5 869. 8

8 073. 8

8 204. 8

75 051. 9

90 215. 0

92 280. 9

表 3　不同越障方式下的起飞数据

Table 3　Take-off data of different obstacle-
surmounting modes

阶段

标准二段

延伸二段

四段越障

限重/t

61. 0

51. 6

63. 4

V1/kt

144

117

142

VR/kt

150

125

146

V2/kt

155

131

151

改平高/m

1 396

2 047

1 157

表 4　不同越障方式下的越障余度

Table 4　The obstacle-surmounting of different 
obstacl-surmounting modes

方式

标准二段

延伸二段

四段越障

越障余度/m

障碍 1

 24. 78

152. 14

 21. 07

障碍 2

 81. 73

217. 06

 59. 45

障碍 3

 98. 22

253. 03

 71. 54

障碍 4

171. 43

354. 54

137. 18

障碍 5

 10. 79

332. 43

114. 22

障碍 6

215. 22

625. 35

259. 51
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从表 4 可以看出：标准二段越障方式净航迹与

障碍 5 之间的余度为规章要求值 35 ft，该越障方式

能够安全越障，其最大起飞质量受限于障碍物。

延 伸 二 段 与 四 段 越 障 的 各 个 超 障 余 度 远 大 于       
35 ft，障碍物不会对起飞质量造成进一步限制。

2. 3　不同越障方式对应的爬升梯度

飞机爬升时的受力情况如图 2 所示。

爬升梯度（Climb Gradient）：单位时间内飞机

垂直方向上高度的改变值与水平方向上飞过的距

离的比值，计算公式如公式（5）~公式（6）所示。

G sin θ = T cos ( φT + α ) = -D - m
dv
dt

（5）

CGradient =
T cos ( )φT + α - D - G

g
dv
dt

G cos θ
        （6）

式中：G 为重力；T 为飞机的推力；θ 为飞机的爬升

角；CGradient 为爬升梯度。

将平飞加速段的加速能力转化为可用爬升梯

度，如公式（7）~公式（8）所示。

G
dh
dt

= m
dv
dt

dx
dt

（7）

分别计算 3 种越障方式下各航段爬升梯度，如

表 5 所示。

从表 5 可以看出：延伸二段的起始爬升梯度远

大于标准二段和四段越障，而改平加速段的爬升

梯度最小，仅为 1. 2%。表明延伸二段越障方式的

最大起飞质量受到改平加速段爬升梯度的限制，

只有减载到 51. 6 t 时才能满足在延伸二段改平高

进行改平加速时的性能要求。

延伸二段越障方式下，发动机推力随高度的

变化趋势如图 3 所示，可以看出：随着高度增加，发

动机推力逐渐降低，当飞机以 V2 恒速爬升到最大

改平高时刚好达到 TOGA 推力时间限制，发动机

推力由 TOGA 推力减为最大连续推力（Maximum 
Continuous Thrust，MCT），并在此时改平飞，较低

的空速和发动机推力的减小导致在该点的可用爬

升梯度有限，因此延伸二段的起飞限重通常受改

平加速段可用爬升梯度的限制。

2. 4　不同越障方式对应的起飞距离

四段越障的最大起飞质量既不受障碍物限

制，也不受各航段爬升梯度限制。

3 种越障方式的起飞距离如表 6 所示，即飞机

从松刹车点到离地 35 ft 的水平距离，起飞距离必

须不大于跑道的可用起飞距离。延伸二段因受   
梯 度 限 制 ，起 飞 质 量 很 小 ，因 此 起 飞 距 离 仅 为         
1 718 m。

表 6　不同越障方式下的起飞距离

Table 6　Take-off distance of different 
obstacle-surmounting modes

越障方式

标准二段

延伸二段

四段越障

起飞距离/m

2 770

1 718

2 999

图 3 延伸二段发动机推力

Fig. 3　Extended second section engine thrust

图 2 飞机爬升受力情况

Fig. 2　Force analysis of climbing aircraft

表 5　不同越障方式下的各航段的爬升梯度

Table 5　The climb gradient of each section of 
different obstacle-surmounting modes

越障方式

标准二段

延伸二段

四段越障

爬升梯度/%

起始爬升段

3. 25

8. 95

3. 20

改平加速段

2. 56

1. 20

2. 82

最后爬升段

3. 21

1. 76

3. 62
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四段越障的起飞距离为 2 999 m，与跑道长度

基本相等，表明此时最大起飞质量受跑道长度限

制，飞机需要滑跑足够的距离才能离地且达到安

全速度，限重与障碍物无关。

标准二段的起飞距离为 2 770 m，机场跑道长

度没有被充分利用。标准二段越障方式下，所有

位于起始爬升段后的障碍物都被考虑在改平加速

段越过，因此需通过提高改平高的方式越过这些

障碍物，各越障方式净航迹改平高如表 7 所示。

标准二段的净航迹改平高高于远端障碍物，

为 1 396 m，其限重为 61 t，更大的质量无法使飞机

在 TOGA 推力时限内爬升到这一高度并完成加

速。四段越障的净航迹改平高为 1 157 m，其在较

低高度进行改平加速得到更佳的爬升性能［15］，在

最后爬升段越过远端障碍物，因此四段越障的最

大起飞质量相比标准二段增加了 2. 4 t。

3　不同障碍物越障方式分析

通过上述分析，在该机场的地形条件下使用

四段越障方式有效提高了起飞限重。为探究四段

越障的适用条件，分析不同地形条件对越障方式

选择的影响，分别设置不同梯度和距离的障碍物，

计算各障碍物条件下不同越障方式的起飞限重，

并求出其差值，计算结果如图 4 所示。

从图 4 可以看出：当障碍物位置在距离跑道末

端 55 km 以内时，四段越障与标准二段的起飞限重

没有差异；障碍物位置在距离跑道末端 55 km 以外

时，四段越障的起飞限重大于标准二段的起飞限

重，且随着障碍物相对跑道末端的距离越远，起飞

限重差值越大。

不同的障碍物梯度也对越障方式的选择有影

响，障碍物梯度越大，四段越障与标准二段的起飞

限重差值越大，且在障碍物梯度大于 2% 时，四段

越障的起飞限重明显大于标准二段，因此能有效

提高运行的经济性。

4　结  论

1） 标准二段越障方式对远距障碍物梯度要求

严格，即使 1% 梯度的远距障碍物也可能对起飞限

重构成限制，选用四段越障方式能有效提高起飞

限重，从而增加商载。

2） 在延伸二段越障方式下改平加速段的爬升

梯度仅为 1. 2%，最大起飞质量受其限制而导致大

幅减载，因此应谨慎选用延伸二段越障方式。在

四段越障方式下，场长利用率高达 100%，提高了

起飞速度和初始爬升能力；而远距障碍物越障余

度增加约 90%，提高了最后爬升段的性能，从而提

高起飞限重。

3） 当起飞质量受到近距障碍物限制时，四段

越障方式与标准二段越障方式下的起飞限重差值

为 0；当起飞质量受到远距障碍物限制时，四段越

障方式比标准二段越障方式下的起飞限重大。

4） 在实际运行中，当最大起飞限重受到障碍

物限制时，建议航空公司在性能计算时，使用四段

越障方式进行分析；当最大起飞限重受到其他因

素影响时，需具体分析。
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军用飞机气动完整性研究

张登成，何宇廷，李哲，张腾，张艳华

（空军工程大学  航空工程学院， 西安  710038）

摘 要： 飞行器气动完整性可以综合地表征飞行器在服役（作战）使用过程中的气动质量特性，但针对军用飞

机，目前仍未有可以综合表征其气动质量特性的指标。为此，首次提出军用飞机气动完整性的概念：军用飞

机在作战使用过程中，气动外形能够保持完好，飞行性能、飞行品质及飞行控制满足并能保持规定要求的属

性。介绍气动完整性概念的提出过程及其定义，讨论气动完整性的基本内涵和基本特性，阐明军用飞机气动

完整性是飞机作战效能发挥的基础；介绍飞行器气动完整性的表征方法，分析军用飞机气动完整性的主要影

响因素。本文引入军用飞机气动完整性这一新概念，可为我国军用飞机设计、制造、试验和保障的发展提供

参考。
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Research on aerodynamic integrity of military aircraft
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Abstract： The aerodynamic integrity of aircraft can comprehensively characterize the aerodynamic mass characte-
ristics of aircraft during service （combat） use. However， there is currently no index that can comprehensively 
characterize the aerodynamic mass characteristics of aircraft. Therefore， the concept of aerodynamic integrity of 
military aircraft is first proposed and studied： during the operational use of military aircraft， the aerodynamic 
shape can be maintained intact， and the flight performance， quality， and control can meet and maintain the re⁃
quired attributes. The process and definition of the concept of aerodynamic integrity are introduced， and the basic 
connotation and basic characteristics are discussed. It is believed that the aerodynamic integrity of military aircraft 
is the basis of the combat effectiveness of aircraft. The characterization method of aircraft aerodynamic integrity is 
introduced， and the main influencing factors of military aircraft aerodynamic integrity are analyzed. The new con⁃
cept of aerodynamic integrity of military aircraft is introduced aims to provide reference for the development of 
military aircraft design， manufacturing， testing and support in China.
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0　引  言

军用飞机只有在功能状态完好的情况下才能

充分发挥其作战效能，作战使用条件下装备的完

好状态可以用作战完整性来表征［1］。

完整性一词最早出现在美国空军提出的结构

完整性概念中，并在其后逐步形成和发展了飞机

结构完整性大纲，作为军用飞机论证、设计、使用

的纲领性文件之一［2］。

随着人们认识的不断深入，完整性的概念也

在不断发展，其内涵得到不断的丰富和完善。在

飞机结构完整性的基础上，逐步衍生并发展出了

发动机结构完整性、机械设备及其子系统完整性、

推进系统完整性、电子设备及系统完整性、武器系

统完整性、自主保障完整性和低可探测完整性等

完整性概念［3-6］。

针对飞机气动部件缺失、损坏，飞机非对称破

坏，机翼穿孔、操纵面故障对飞机气动特性和飞行

品质的影响等，国内外开展了大量研究［7-26］，但这

些研究都没有提出气动完整性的概念并使用此概

念来描述飞机的这些变化的气动特性。

面向军用飞机的作战使用需求，何宇廷等［6］提

出了军用飞机作战完整性的概念，从作战任务流

程的角度提出作战完整性的综合要求，并指出：

“飞行器服役（作战）完整性包括飞行器在服役（作

战）使用过程中的气动完整性、平台完整性和电磁

完整性”。然而，上述论述主要是从飞机作战完整

性总体概念组成的角度初步提出了气动完整性概

念，尚未专门深入开展关于军用飞机气动完整性

的研究。本文则从气动完整性的具体概念、内涵、

表征、影响因素等方面入手，围绕军用飞机的气动

完整性进行专门的、较为深入的探讨分析，以期为

后续研究打下基础。

1　军用飞机气动完整性的提出

飞机结构和系统如果出现完整性的缺失，则

有可能导致飞机气动特性的改变［27］。例如，飞机

外部机体结构发生变形或者损坏，必然导致飞机

机身和翼面气动特性的改变，进而影响飞机的飞

行性能和飞行品质，造成飞机飞行性能下降、飞行

品质恶化；飞机上与舵面运动相关的机械或者电

气系统发生故障，有可能导致气动舵面不能有效

发挥其应有的飞行控制作用，同样会造成飞机飞

行性能下降、飞行品质恶化……可见，飞机结构和

系统完整性的下降，可能会造成飞机的飞行性能

下降和飞行品质恶化，从而可以引申为对飞机气

动特性方面综合特性的影响，这个影响是由于飞

机结构或系统的完整性变化所导致的，因而气动

的不完整也是飞机的固有属性，飞机的这种与气

动 特 性 相 关 的 固 有 属 性 可 以 用 气 动 完 整 性 来

表述［28］。

飞机结构或系统的完整性改变会导致气动完

整性的改变，但也存在一些情况，在飞机结构和系

统完整性保持完好的条件下气动完整性发生衰

减［29］。例如，随着飞机服役时间的增加，飞机表面

涂层的光洁度变差，或舱盖的密封性变差，对飞机

结构而言，结构依然保持了功能完好的状态，但是

飞机的气动性能却变差了，气动完整性发生了

衰减。

2　军用飞机气动完整性的基本概念

军用飞机气动完整性首先是关于飞机气动布

局的完整性，气动布局是否完整、气动特性是否有

质的改变与作战完整性都有着强关联性；其次，飞

机的气动特性会随着时间的推移而发生衰减，当

量变积累到一定程度，就会造成飞机性能衰减和

飞行品质下降，进而影响飞机作战使用，也可以认

为飞机气动特性完整性缺失，进而影响飞机的作

战完整性。

可见，飞机气动的“完整”与否，不仅关乎飞机

飞行性能的高低、飞行品质的优劣，更是“以小见

大”地影响着作战飞机作战完整性的完整度，进而

影响作战飞机的作战适应性和作战效能的发挥。

因此气动完整性是包含于作战完整性之内的子概

念，气动完整性是从气动外形布局、操纵舵面设

计、性能品质衰减等方面体现作战完整性的飞机

飞行动力学表征。

因此，可以初步给出军用飞机气动完整性的

定义：军用飞机在作战使用过程中，气动外形能够

保持完好，飞行性能、飞行品质及飞行控制满足并
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能保持规定要求的属性。

与作战完整性的概念类似，气动完整性也有

动态和静态之分，气动完整性的静态属性反映了

军用飞机的状态，动态属性则反映了军用飞机的

能力。例如，静稳定性反映的是飞机是否保持稳

定的状态，动稳定性则反映的是飞机受到扰动后

恢复稳定状态的能力［30］。因此，还可以给出气动

完整性的另外两种定义：①飞机在作战使用过程

中，气动外特性、飞行性能、飞行品质及飞行控制

未削弱的状态；②飞机在作战使用过程中，在要求

的升阻特性、稳定性、操纵性、敏捷性、飞行品质、

气动弹性等水平下，保持气动性能完好及功能未

受到削弱的能力。其中，第一种表述可以看作是

飞机静态气动完整性的概念，而第二种表述可以

看作是飞机动态气动完整性的概念。也可以这样

理解军用飞机气动完整性的静态和动态属性：静

态属性可以理解为军用飞机气动外形保持完整的

初始状态；而动态属性可以理解为气动完整性遭

受破坏后，采取主动或者被动的各种措施，恢复气

动完整性的过程。

3　军用飞机气动完整性的内涵

3. 1　气动完整性的研究范畴

飞机气动完整性的表现形式为气动外形的完

整，进而表现为飞行性能和飞行品质优良，而飞行

控制的作用则是来提高飞机的飞行性能，改善飞

机的飞行品质，其逻辑关系如图 1 所示。

在传统的飞机设计方法中，控制系统的作用

只限于改善已确定飞机的操纵稳定特性。而随着

军用飞机高机动性、敏捷性、稳定性、安全性需求

日益突出，控制系统设计的地位逐渐提升，即在飞

机总体设计阶段，就将飞行控制系统和气动布局、

机体结构、动力装置等进行协调设计，称为主动控

制技术或随控布局技术，用以提高飞机飞行性能、

改善飞行品质。采用主动控制技术，可按照控制

系统的作用，综合选择飞机最佳结构外形、降低飞

机阻力，减轻飞机结构重量，以获得布局合理、性

能先进的随控布局飞机。

在军用飞机的气动完整性内涵中，飞行控制

在气动完整性的动态属性中发挥重要作用，如飞

机个别舵面损伤或者卡滞后，通过飞行控制系统

的控制律重构或者控制舵面的重新分配，及时弥

补飞机因气动完整性受损导致的飞行性能下降或

飞行品质降级，达到尽量恢复军用飞机气动完整

性的目的。

因此，气动完整性需要综合考虑飞机气动特

性、飞行性能、飞行品质和飞行控制，从作战使用

角度出发，任何一方面特性变差，都将导致飞机不

能安全有效地完成相应任务，即导致气动完整性

变差，需要综合权衡分析。

3. 2　气动完整性的基本特性

“飞机的作战完整性是通过设计赋予、通过制

造实现、在作战使用中维持或者增长的飞机固有

的基本属性”［31］。作为飞机作战完整性的子概念，

气动完整性也必然具有上述属性。这个属性使得

飞机气动完整性也具有客观性、相对性、随机性和

可控性的基本特征。飞机气动完整性的客观性是

指其为飞机本身客观存在的一种固有本质属性，

可以通过飞机的设计确定和制造获得，可以通过

某些方法手段去度量；飞机气动完整性的相对性

是指其是针对飞机承担的作训任务和使用环境而

言的，离开了对应的作训任务和使用环境则没有

现实意义；飞机气动完整性的随机性指的是由于

飞机各种属性和质量特性、作训任务和使用环境

的随机性而使其也具有的随机特性，可以使用概
图 1 气动完整性的表现形式

Fig. 1　Expression of aerodynamic integrity
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率统计的理论和方法来描述分析飞机的气动完整

性；飞机气动完整性的可控性是指其可以在使用

过程中通过一定的措施进行控制，使其在飞机的

作训过程中得到维持甚至增长，如飞机飞行性能

的恢复甚至提高，飞行品质的改善等。

4　军用飞机气动完整性表征

飞机的气动完整性可以用气动完整度 Ia 来表

征度量。军用飞机的气动完整度可以定义为，在

规定的条件下、规定的时间内、规定的环境中，执

行规定任务时，飞机可以保持气动外形完好及飞

行性能、飞行品质未衰退和下降的概率。

飞机气动完整度 Ia 的表征首先可以用气动外

形完整度 Ias 来表达。飞机由于气动部件缺失或者

变形造成的不完整程度可以用气动外形非完整度

W as 来表征，则飞机气动完整度则可以表示为

Ias = 1 - W as （1）
其次，飞机气动完整度 Ia 的表征也可以用飞机

飞行性能保持度 Rp 和飞行品质保持度 Rq 来综合

表征。随着飞机服役时间的增加，飞机的飞行性

能会衰退，飞行品质会下降。飞机飞行性能的衰

退程度 W p 可以用飞机当前的各项飞行性能与设

计/服役之初的飞行性能之比来综合表示；飞机飞

行品质的下降程度 W q 可以用飞机当前的各项飞

行品质与设计/服役之初的飞行品质之比来综合

表示。则飞机飞行性能保持度 Rp 表示为

Rp = 1 - W p （2）
飞行品质保持度 Rq 表示为

Rq = 1 - W q （3）
因此，飞机气动完整度则可以简单表示为

Ia = Rp × Rq （4）

5　军用飞机气动完整性的影响因素

飞机的气动完整性同作战完整性一样，也是

通过设计赋予、通过制造实现的，因而军用飞机的

气动完整性就取决于飞机的设计与制造。本文所

研究的气动完整性影响因素主要关注军用飞机在

作战使用中使其得以维持或者增长的影响因素。

军用飞机气动完整性是对飞机在作战使用过

程中，其气动外形能够保持完好，进而使得飞行性

能、飞行品质、飞行控制满足并能保持规定要求的

基本属性。因此，可从影响或制约其气动外形的

角度分析其主要影响因素。

从气动外形角度看，其主要影响因素可分为

两个方面，一方面是随服役时间增加而缓慢变化

的相关因素，如口盖、舱门等封严性下降、结构缓

慢变形、翼面光洁度下降、发动机性能降低、舵面

响应变差等，该方面影响因素变化缓慢，且逐步导

致飞行性能和飞行品质降低，当其累积到一定程

度将显著影响气动完整性，进而影响飞机的作战

完整性。

另一方面是飞机遭受外部作用或主动加改装

等导致的结构外形瞬间变化，如武器打击、遭遇冰

雹、结冰、鸟撞、破损、缺失、修复、改装等，将显著

改变飞机的气动完整性，从而显著影响作战完

整性。

6　结束语

1） 本文给出了军用飞机气动完整性的定义：

军用飞机在作战使用过程中，气动外形能够保持

完好，飞行性能、飞行品质及飞行控制满足并能保

持规定要求的属性。

2） 军用飞机气动完整性的基本内涵应当包括

气动特性、飞行性能、飞行品质和飞行控制以及它

们的综合影响。气动完整性应当具有客观性、相

对性、随机性和可控性的基本特性。

3） 提出气动完整性的表征参数——气动完整

度，分别从气动部件变形或缺失程度和飞行性能、

飞行品质衰退两个角度给出了气动完整度的表示

方法。

4） 分析了军用飞机气动完整性的主要影响因

素，一方面是随服役时间增加的缓变因素，如结构

形变、发动机性能下降等；另一方面是突变因素，

如结构作战损伤、飞机加改装等。

军用飞机气动完整性是一个新的概念，属于

飞机作战完整性的一个方面，能够更综合地反映
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飞机作战过程中的气动质量特性，它的引入将为

军用飞机的设计理念、制造技术、验证方法以及全

寿命的维修保障等带来新的创新点。但是，该领

域的研究工作还处在初探阶段，需要更多的科技

人员开展更加深入而广泛的研究。
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融合多源异构数据的飞机故障诊断方法研究进展
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摘 要： 随着飞机数字化程度的提高，飞机在全寿命周期内会产生大量的多源异构数据，这些数据为保障飞机

的安全提供了重要支持。本文梳理了飞机全寿命周期内常见的数据源类型，包括初始适航设计数据、运营可靠

性数据、运行维护数据以及机载设备数据等，结合不同数据源类型的数据特征，介绍了多源异构数据的融合应

用措施，详细分析了数据融合技术历经的四个阶段。在此基础上，介绍了融合数据的故障诊断方法，并与传统

单一数据来源的故障诊断分析方法对比，得出多源异构数据的融合应用能够更加准确地分析故障成因，起到辅

助排故与维修性设计的作用，是飞机故障诊断中数据应用技术的发展趋势。
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Research progress of aircraft fault diagnosis method integrating 
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Abstract： With the improvement of the digitization degree of the aircraft， a large amount of multi-source and he-
terogeneous data will be generated throughout the full life-cycle of an aircraft， which plays a crucial role in ensuring 
its safety. This article reviews common types of data sources within the aircraft's life-cycle， including initial airwor⁃
thiness design data， operational reliability data， operational maintenance data， and onboard equipment data. By 
combining the data characteristics of different data source types， the article introduces measures for the fusion appli⁃
cation of multi-source heterogeneous data and provides a detailed analysis of the four stages that data fusion techno-
logy has undergone. On this basis， the fault diagnosis method of fusion data is introduced. Compared with the fault 
diagnosis analysis of traditional single data source， it is concluded that the fusion application of multi-source hetero⁃
geneous data can analyze the fault causes more accurately， and play a role in assisting troubleshooting and maintain⁃
ability design， which is the development trend of data application technology in aircraft fault diagnosis.
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0　引  言

飞机在全寿命周期内的不同阶段将会产生大

量的数据，这些数据根据来源和应用领域可分为

初始适航设计数据、运营可靠性数据、运行维护数

据以及机载设备数据等。

飞机全寿命周期所产生的数据，具备大数据

的典型“5V”特征［1］，即具有显著数据规模、数据传

输速度快、数据种类多样、数据价值高以及数据来

源真实的特征。这些数据具备典型的多源异构特

征，已被国内外的飞机 OEM（Original Equipment 
Manufacturer）、航空公司、MRO（Maintenance， Re⁃
pair， Overhaul）单位技术人员广泛地用于飞机故

障诊断过程中［2-4］。

飞机故障诊断是当飞机产生异常故障时，通

过分析飞机可获得的各类型数据，评估飞机健康

状态，诊断飞机是否存在系统故障与安全隐患，为

系统故障恢复提供依据的过程［5］。因此，飞机故障

诊断是一个需要融合多源异构数据和飞机各系统

基本原理的综合分析过程。

近些年，随着大数据应用技术的发展，国内外

相关研究人员对飞机全寿命周期内所产生的数据

在飞机与发动机故障诊断领域中的应用做了较为

全面的分析与总结［6-8］，论述了飞机全寿命周期数

据的大数据基因以及发动机故障诊断与健康管理

的发展现状。虽然许多研究人员对多源异构数据

在飞机故障诊断中的具体应用做了研究  ［9-10］，但目

前对于故障诊断中数据源类型和数据融合应用的

分析较少，同时这类数据蕴含着巨大的潜在价值，

使得数据融合技术成为影响数据应用效果的关键

因素。

本文首先分析飞机全寿命周期内所形成的多

源异构数据的数据源类型和数据特征，在此基础

上，对多源异构数据的融合应用技术进行梳理，最

后探讨在飞机故障诊断中融合多源异构数据的应

用现状与发展趋势。

1　飞机全寿命周期数据特征

1. 1　初始适航设计数据

初始适航设计数据是指用于描述和定义飞机

设计和性能的各种参数和指标，包括飞机的尺寸、

重量、动力系统、气动参数、机载设备、飞行性能、

安全性能甚至是在飞机设计中可能导致出现故

障、偏离、失效或者一些其他事件等方面的信息。

随着计算机技术的发展，初始适航设计数据

数字化程度越来越高，飞机设计过程中包含的大

量数据和信息通过数据集成和共享平台进行高效

管理［11-13］，推进了飞机设计优化、精细化制造、智能

化运维等新领域的研究［14］。

1. 2　运营可靠性数据

飞机运营可靠性数据是衡量飞机系统、设备

或整机在特定时间内正常运行能力的指标数据。

它涵盖了飞机的故障率、可用性、维护间隔等方面

的数据［15-17］。

通过对飞机运营可靠性数据的挖掘分析，能

够不断提高飞机系统的可靠性和可用性，进而提

升飞行安全性、降低运营成本［18］。随着物联网和

大数据技术的应用，可以实时监测和分析飞机的

运行状态，导出运营可靠性数据，提高了数据使用

的便捷性［19］。同时，人工智能和机器学习的发展

也促进了飞机运营可靠性数据分析和预测能力的

进步［20］。

1. 3　运行维护数据

飞机运行维护数据是飞机 OEM、航空公司、

MRO 单位在飞机运行的整个过程中所积累的与

飞机运行维护相关的数据［21-22］。国内外各类型运

维公司通过建立飞机维修记录系统，对飞机的维

修历史、故障记录、维修部件等进行管理，用于制

定维修计划、优化维修流程和提高维修效率［23］。

国内外各类型运维公司积极推动飞机运行维

护数据的应用。通过对飞机运行维护数据的分

析，提供故障预测、维修建议等服务，帮助航空公

司提高飞机的可用性和维修效率。通过对海量的

运行维护数据进行分析，实现故障预测和预防性

维修，提高飞机的可靠性和安全性。

1. 4　机载设备数据

飞机机载设备数据是指在飞机上采集和记录

的各种数据信息，用于飞行操作、性能分析、运维

管理等方面。常见的飞机机载设备数据有飞行参

数数据、发动机和系统数据、传感器数据、飞行记

录数据等。这其中应用最为广泛的是飞机快速存
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储记录器（Quick Access Recorder，QAR）数据［24］。

QAR 作为一种数字化的数据记录器，是飞机

机载设备的关键组成部分之一。QAR 采集和记录

飞机的各项数据，涵盖几乎所有机载设备能够采

集到的参数，为飞行员、航空公司和运维人员提供

了详尽的飞行信息［25-26］。

在飞行事故调查中，QAR 数据可以提供飞行

过程的详细信息，帮助调查人员分析事故原因和

制定相应的安全措施。在飞行参数监测与故障诊

断方面，QAR 可以实时记录和分析飞行数据，以检

测飞行性能的异常和趋势，帮助运维人员及时发

现和修复问题，制定合理的运维计划［27］。未来，

QAR 数据在容量、功能、通讯方式这三个基础指标

层 面 为 飞 机 故 障 诊 断 提 供 更 加 全 面 的 数 据

支持［28］。

2　多源异构数据的融合技术

分析多源异构数据的特征不难发现，数据存

在渠道分散、形态异构、质量参差等特点，同时也

面临多种数据异构性的挑战，如结构异构性、语义

异构性、时空异构性、数据质量异构性等。因此，

数据融合技术成为多源异构数据应用的重要内

容。在这方面，管理学与社会学领域中的研究开

展较多，形成了许多成熟的案例与平台［29-31］。数据

融合总共分为四个阶段：数据引入、数据聚类与清

洗、数据集成以及数据融合。

2. 1　数据的引入

数据引入是将来自不同业务系统或数据采集

设备的必要数据汇集到大数据平台的关键步骤。

这一过程为数据融合奠定了基础。在构建数据引

入模块的过程中，必须对数据的来源进行深入分

析，考虑到接入协议、数据格式、更新频率等方面

的多样性与复杂性，确保平台能够有效支持从各

种数据源提取和传输数据，并提供一致性的数据

访问接口。常见的数据源包括 Oracle、MySQL、

DB2 等主要数据库系统以及表格、文本、图像等多

种文件格式［32］。从更广泛的角度来看，这些数据

可以分为结构化数据、半结构化数据、非结构化数

据三大类［33］。

在实现结构化数据的引入时，数据可以通过

全量或增量的方式进行抽取。采用增量抽取时，

关键是要追踪上次抽取操作的最新时间点，并以

此作为下一次抽取的起始条件。此外，还需根据

业务需求明确抽取数据的元数据信息，例如列名

称、数据类型等。

在处理半结构化数据的过程中，需要特别注

意以下内容：设置文件属性、统一数据的压缩格

式、明确数据的排列顺序以及定义接口的元数据

信息。此外，为了更高效地利用半结构化数据，可

以采用正则表达式或者借助本体知识库等方法，

将半结构化数据转化为结构化格式，以便进行更

深入地数据分析和处理。

非结构化数据缺乏固定的格式和组织结构，

通常只能作为整体进行存储和管理，这在一定程

度上限制了其检索效率。绝大部分数据都属于非

结构化数据。尽管在检索和管理上存在挑战，但

这类数据蕴含着巨大的潜在价值，通过采用先进

的技术手段进行深入挖掘，可以发掘出这些价值。

2. 2　数据的聚类与清洗

在实际应用中，大量的结构化数据会受到规

范性不一致、设备偶发性故障等影响，导致数据错

误、数据缺失、数据不规范、数据重复性高等一系

列问题。数据的聚类和清洗工作就是将这些“问

题数据”进行初步筛选与去除［34］。由于数据的质

量会直接影响到后续数据融合的效果，因此数据

的聚类与清洗工作是至关重要的。

数据聚类方法能够将大量无序的数据在无监

督的情况下划分为若干个数据集合［35］。当给定一

个数据样本集：

C = { X 1，X 2，⋯，X j，⋯，XN；X j =
( xj1，xj2，⋯，xjd )∈ Rd } （1）

式中：X j 为一个向量，也可称为样本点；xjd 为一个

变量，通常称为属性、特征等。

聚类分析通过确定的规则，将数据集分为 K
个簇，产生的簇需满足以下条件：

ì

í

î

ï

ï
ïï
ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

C = { C 1，C 2，⋯，CK }   ( K ≤ N )
Ci ≠ ∅                            ( i = 1，2，⋯，K )

∪
i = 1

K

Ci = X

Ci ∩ Cj = ∅                 ( i，j = 1，2，⋯，K，i ≠ j )

   （2）

式中：N 为数据集中数据点的总数；X为整个数

据集。
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多源异构数据聚类分析过程如图 1 所示。

聚类方法的代表算法是于 1967 年提出的 K-

Means 算法［36-37］，其必须事先为每个类别确定一个

聚类中心，该算法是应用较广、较高效的一种聚类

方法。然而，该算法在后续应用中也表现出较多

的局限性：初始聚类中心的选择极大地影响聚类

结果，对异常样本点较为敏感，数据源类型复杂程

度较高时会导致数据相似度较低等。

为了能够解决多源异构数据在聚类之后数据

相似度低的问题，在传统聚类方法的基础上，可以

采用粒子群优化［38］、区块链技术［39］等方法予以改

进。如谢旭钦等［40］提出了一种联合使用支持向量

数据描述（SVDD）和改进 K-Means 的聚类算法，

使得故障诊断的准确率有较大提升。殷丽凤等［41］

提出了 CHK-Means 算法，克服了启发式 K-Means
算法随机选择初始聚类中心带来的局部最优解问

题，同时在数据聚类的过程中对存在不完整特征

的数据采用模糊聚类的方法实现数据特征的补

充，或者进行数据清洗。

数据清洗是在聚类基础上对数据进行错误消

除与一致性改善的过程，对于结构化的数据，其清

洗技术也已经比较成熟，但在清洗过程中仍存在

离群值和元组重复问题［42］。以下介绍针对三类

“问题数据”的清洗。

1） 错误数据

错误数据的清洗旨在清除被识别出的错误数

据和随机噪声，以确保数据的准确性和可靠性。

这个过程不仅涵盖了随机噪声的消除，也包括对

明显错误数据的校正。随机噪声消除的主要方法

包括分箱（Binning）、回归（Regression）等［43］。分箱

方法通过考察数据分布，将连续的数据值分组到

“箱子”中，以箱内的中位数或平均值代替箱内所

有值，从而减少随机噪声。回归方法则通过拟合

数据到一个或多个函数，以函数预测的值代替原

始数据，达到平滑数据的目的。

2） 缺失数据

缺失数据在具体应用中是一种很常见的现

象，某些系统性数据由于监管不规范等原因，其缺

失率高达 90%［34］。缺失数据的清洗通常有以下 3
种方法：人工填补、中心度量值填补、数值预测。

人工填补方法需要较多的人力成本，且主观性较

强。中心度量值填补法使用数据集中的中心度量

值（如均值、中位数、众数等）来填补缺失值，适用

于缺失数据随机分布，且缺失量不大的情况。数

值预测法通过建立模型预测缺失值，常见的方法

包括线性回归、决策树、K 最近邻（KNN）等，该方

法适用于缺失数据量较大，且缺失值与数据集中

的其他变量有明显关联，可以更准确地估计缺失

值，但计算成本较高，且需要选择合适的模型。

3） 重复数据

实体对齐能够识别和关联来自不同数据源或

知识库中表示相同的重复数据。常见的实体对齐

的方法有基于规则的方法、基于字符串相似度的

方法等。通过基于实体的属性值、数据类型、结构

位置等特征预定义的规则来识别和对齐实体称为

基于规则的方法，该方法透明度高，易于理解和实

施，但需要专业知识来定义规则，难以适应数据的

变化，扩展性有限。基于字符串相似度的方法利

用字符串相似度度量（如编辑距离、Jaccard 相似

度、余弦相似度等）来比较实体的名称或属性值，

以此来识别相同的实体。

2. 3　数据的集成

通过数据引入从多个数据源获取数据，然后

通过数据的聚类与清洗提高了数据质量。但此时

数据比较零散，即数据命名方式、规范性、存储位

置等不同，这种零散状态会导致数据孤岛、数据重

图 1 聚类分析过程

Fig. 1　The process of clustering analysis
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复、数据不一致性等问题［44］。因此，在数据融合前

需要进行数据集成来处理这些问题。数据集成的

方法主要有：

1） ETL（提取、转换、加载）：ETL 是最常见的

数据集成方法之一，涉及 3 个主要步骤：从源系统

提取数据（Extract）、将数据转换为目标系统所需

格式（Transform）、将转换后的数据加载到目标系

统（Load）。

2） 数据虚拟化：数据虚拟化通过提供一个抽

象层来实现数据集成，允许用户查询多个数据源，

就像查询单一数据库一样，无需将数据物理地复

制到一个中心位置。

3） 数据联邦：数据联邦是一种特殊形式的数

据虚拟化，它允许用户通过单一查询接口访问分

散在不同数据源的数据，但与数据虚拟化不同的

是，数据联邦更侧重于保持数据的自治性。

ETL 通过批量提取、转换和加载数据，确保数

据在目标系统中的一致性和清洁度［43］，适合处理

大量历史和结构化数据［35］，但对实时数据支持有

限且过程复杂。相比之下，数据虚拟化提供了对

多个数据源的实时访问，避免了物理数据移动，能

够快速响应查询需求，但在面对大规模复杂查询

时，性能可能会下降［44］。数据联邦系统的复杂性

和跨平台兼容性可能成为其应用的瓶颈［32］。

2. 4　数据的融合

多源异构的数据在预处理之后，形成了具有

一定特征的数据实体，但如果要完成数据融合，还

要进行实体解析、相似度提取、数据标准化等流

程［45］，具体流程如图 2 所示。

在数据融合的最初阶段通常会使用卡尔曼滤

波器、贝叶斯融合等方法来同步和校准不同的数

据源并对原始数据进行融合，包括：原始信号、传

感器数据等。在特征提取阶段，将来自不同数据

源的特征集合起来进行融合，这种融合有助于提

高数据的表征能力。常见技术有：特征选择、特征

提 取（如 主 成 分 分 析（PCA）、线 性 判 别 分 析

（LDA））、特征向量的串联或加权融合等。采用这

种方法，人们在关键机械结构与设备故障诊断领

域中对多源异构信息实现了融合，解决了数据类

型及更新多样化和频繁化的问题，提高了故障检

测的准确性和鲁棒性［46-48］。

当面对一些多模态数据时，如图像、音频等不

同类型的数据，需要采用特定的深度学习方法，包

括：卷积神经网络（CNN）、循环神经网络（RNN）、

联合嵌入空间、多模态注意力机制等将其融合，可

以降低数据维度特征，有效处理冲突信息，保留关

键信息，实现高效的数据处理和分析，提高融合结

果的可靠性［49］。神经网络在数据融合领域十分重

要，如 Ning C J 等［50］为了实现了高效的数据处理和

分析，提出了一种名为 MHA-Net 的神经网络模

型，用于多源异构气动数据融合，减少了计算的复

杂性。赵珣等［51］通过双向循环神经网络进行特征

提取，将前后时刻的特征进行融合，提高了特征数

据分类的准确性。李晓航等［52］提出了一种双模态

融合网络 MerNet 并在公开数据集 SemanticKITTI
上对 MerNet 进行了训练和验证，证明了其优越

性。王晓琪等［53］提出了 BP 神经网络和支持向量

机的多源异构数据融合算法，证明了该算法融合

多源异构数据的能量消耗小、延迟低，融合效果

好。综上，数据融合的目的是将不同来源和格式

的数据进行一致化处理，以便获得更加全面和精

确的信息；进一步研究如何提高模型的泛化能力

和实时处理性能，并解决数据安全和隐私问题［39］，

将是未来的研究重点。此外，优化多模态数据融

合的计算效率与资源消耗［53］，并拓展其在更多实

际应用场景中的适用性，将推动该领域的发展。

高云君等［44］为了评判数据融合的效果，令集

合 O 表示来源于不同数据源 S 的一系列数据对象，

通过从多个数据源收集的数据对象观测值，推测
图 2 数据融合具体流程

Fig. 2　The specific process of data fusion
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出每个数据对象的真实值，并将其表示为

V *
o = { v*

o，1，v*
o，2，⋯，v*

o，|V *
o | }   ( |V *

o | ≥ 1 ) （3）
数据融合效果的评价通常基于对数据对象真

实值准确度的评估。数据对象的取值可能为连续

值或离散值，两类数据真实值准确度的评估方法

不同。

对于连续值而言，通常采用绝对平均误差

（Mean Absolute Error，MAE）进行计算：

eMAE = ∑
i = 1

|O |

 
∑
j = 1

|V i |

|v̂ i，j - v*
i，j |

|O ||V i |
（4）

式中：|O |为数据对象数量；|V i |为第 i个数据对象的

数值总数；v̂ i，j 为由数据融合方法推测所得的正确

值；v*
i，j 为与 v̂ i，j 所对应的真值。

对于离散值而言，数据对象的真值评估准确

度为由数据融合方法推测所得的真值数量占数值

总数的比例：

A = ∑
i = 1

|O |

 N i

|O ||V i |
（5）

式中：N i 为由数据融合方法推测所得的与第 i 个数

据对象相关的真值数量。

3　融合数据的故障诊断方法

飞机故障诊断方法经历了一个较长的发展历

程，伴随着飞机海量数据的不断涌现，故障诊断方

法与数据融合技术逐渐形成了一种共生关系。

3. 1　数字孪生的原理模型故障诊断

基于飞机与发动机系统原理的故障诊断方法

发展较早，主要应用在原理逻辑清晰的系统级部

件，通过故障树等方法，在已知飞机与发动机系统

故障信号的基础上，参考故障隔离手册等内容，最

终完成故障的排除。

随着飞机数字化程度的不断提高，融合初始

适航设计数据和机载设备数据，基于虚拟现实手

段的飞机与发动机系统数字孪生技术（如图 3 所

示）不断被开发和完善，伴随机器学习算法，越来

越多地被应用到故障诊断过程中。

数字孪生技术能够更加真实地构建飞机与发

动机系统的原理模型，实时模拟飞机的运动状态，

通过传感器数据与系统的同步更新，实现了对飞

机的实时监测，为故障诊断提供更加真实的运行

环境［54］。为了克服传统健康管理方式的缺点，郭

丞皓等［55］提出了一种基于数字孪生的飞机起落架

健康管理框架，使其能够有效应对数字孪生技术

在实际工程应用中的挑战。胡杨等［56］构建了无人

机的结构数字孪生体，解决了无人机结构的健康

诊断与实时仿真问题。但是现有数字孪生驱动的

健康管理技术面临着数据处理复杂性、模型动态

更新、高昂的实施成本以及数据安全等挑战。此

外，缺乏统一的标准和跨平台互操作性也限制了

该技术的广泛应用。

3. 2　数据驱动的机器学习算法故障诊断

融合运行维护数据和机载设备数据，利用人

工智能与机器学习算法实现飞机与发动机系统

的故障诊断，近些年备受重视，特别是在系统性

能衰减预测、故障模式分析等方面，得到了很好

的应用［57-59］。数据驱动技术如图 4 所示。

图 3 数字孪生技术

Fig. 3　Digital twin technology
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人工神经网络方法是应用最为广泛，发展最

为成熟的方法之一，基于该方法，形成了诸多网络

模型，例如 BP 网络、概率神经网络、双向长短时神

经网络等。为了解决和优化人工神经网络方法存

在的训练样本数量大、局部过拟合等问题，出现了

如支持向量机、极限学习机、粒子群优化等方法。

这些方法在发动机气路故障诊断方面取得了许多

良好的效果［60］。陈子桥等［61］针对航空发动机动态

特性的建模问题，提出一种基于麻雀搜索算法

（SSA）优化 NARX 神经网络的动态特性参数辨识

方法。崔建国等［62］采用人工蜂群算法对长短时记

忆神经网络（Long Short Term Memory， LSTM）

进行优化，有效减少了人为因素对飞机发动机故

障诊断结果的不良影响，提高了故障诊断率。邓

钦蔚［63］以航空发动机退化过程中多个性能参数的

监测数据为源信息载体，提出了考虑多工况的基

于混合神经网络模型的航空发动机剩余寿命预测

方法。

此外，专家系统法也是常见的方法，是一种基

于知识的启发式推理系统［7］，但是受限于专家知识

库的构建精度。为了解决多源异构数据的标准化

问题，出现了模糊推理方法，其虽然能够解决知识

库的数据标准不统一问题，但是不具备学习能力。

3. 3　多数据协同的故障诊断与健康管理

故障诊断技术的发展对数据的需求越来越

高，同时，伴随着飞机可获取的数据种类与数量的

增长，多数据协同融合技术成为故障诊断方法中

新的关键基础方法。在此基础上提出了飞机与发

动 机 系 统 预 测 与 健 康 管 理（Prognostics Health 
Management，PHM）的概念，如图 5 所示。

图 4 数据驱动技术

Fig. 4　Data-driven technology

图 5 飞机与发动机系统预测与健康管理系统

Fig. 5　Aircraft and engine system prediction and health management system
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多数据协同融合技术基于飞机机载设备数据

中发现的异常参数，如 QAR 数据等，利用飞机运

行维护数据进行故障推演［64-65］，参考初始适航设计

数据中的基本原理，形成对某一特定故障的诊断，

并最终在运营可靠性数据中进行调整优化，或者

辅助飞机的初始适航设计。这种方法在飞机和发

动机系统故障诊断与飞机结构健康监测［66］中得到

了广泛的应用。

4　总结与展望

日益膨胀的大数据信息使得融合多源异构数

据的飞机故障诊断方法成为重中之重。本文根据

飞机全寿命周期内所产生数据的数据源类型和数

据特征，整理并分析了不同数据的应用和发展前

景，指出多源异构数据的应用方法必然会成为飞

机故障诊断技术发展的关键问题之一。

飞机全寿命周期中所产生的数据具有多源异

构的数据特征，行业应用中留存着大量多样和复

杂的非结构化数据，因此，这些问题对数据处理提

出了较高的挑战，且非结构化数据蕴含着巨大的

潜在价值，使得数据融合技术成为影响数据应用

效果的关键因素。

飞机产生的海量数据和高效数据融合技术之

间将会形成一种共生关系，这将促进飞机故障诊

断方法的发展，也是未来飞机与发动机系统预测

与健康管理系统的核心技术特征。

多源异构数据融合作为支持航空装备维护和

优化的重要技术手段，应加强顶层设计和协同管

理，以确保在应用的各个层面得到统一和广泛的

推广。

实施数据融合是一项系统工程，涉及组织管

理、技术标准化、人员培训等多个方面。当前，航

空领域缺乏统一的标准来协调不同数据源的格式

和语义，阻碍了高效的数据共享和应用。通过提

高相关领域专业人员的数据素养，提高行业整体

技术水平，并推动数据融合技术的普及［67］。

当前，实施多源异构数据融合面临的主要技

术问题有以下 3 点：一是缺乏成熟的数据标准化工

具，导致不同来源的数据难以进行高效集成；二是

数据存储与处理能力尚未充分发展，尤其在应对

大规模实时数据时，现有技术的表现仍有待提升；

三是数据安全性和隐私保护问题亟需解决，特别

是在跨平台和跨组织的数据共享过程中，如何确

保数据安全是未来研究的重点之一。

多源异构数据融合技术的未来发展将集中在

智能化、实时化和安全性等关键领域。首先，智能

化自适应融合系统将通过深度学习和强化学习等

人工智能技术，实现数据融合的自我优化和动态

调整，从而提升故障诊断与预测的精度。其次，多

模态数据的全面集成与利用将推动包括图像、音

频和文本在内的多种数据格式的统一处理，为飞

机全寿命周期的健康管理提供更丰富的信息支

持。与此同时，分布式计算与边缘计算的引入提

高了数据处理的实时性，减轻了中心系统的负担。

为了实现更广泛的应用，建立全球统一的数据标

准与互操作性框架将有助于解决数据共享的瓶颈

问题。最后，隐私计算和区块链的应用将提高数

据安全与隐私保护技术，确保数据共享过程中的

安全性与完整性，推动数据融合技术在飞机故障

诊断中的全面应用。

参  考  文  献
［1］ GANDOMI A， HAIDER M.  Beyond the hype： big data 

concepts， methods， and analytics［J］.  International Journal 
of Information Management， 2015， 35（2）： 137-144.

［2］ 马小骏， 左洪福， 刘昕 .  大型客机运行监控与健康管理系

统设计［J］.  交通运输工程学报， 2011， 11（6）： 119-126.
MA Xiaojun， ZUO Hongfu， LIU Xin.  System design of op⁃
eration monitoring and health management for large passen⁃
ger aircraft［J］.  Journal of Traffic and Transportation Engi⁃
neering， 2011， 11（6）： 119-126.（in Chinese）

［3］ 李国松， 都基瑛， 闫然， 等 .  基于工业互联网的飞机发动机

故障智慧诊断［J］.  航空维修与工程， 2022（10）： 21-23.
LI Guosong， DU Jiying， YAN Ran， et al.  Faults intelligent 
diagnosis of aero-engine based on industrial Internet［J］.  
Aviation Maintenance & Engineering， 2022（10）： 21-23.
（in Chinese）

［4］ 马兴坤， 邢凯铭， 赵树杰， 等 .  浅谈波音 737NG 飞机 APU
滑油系统一项监控指标在故障监控中的应用［J］.  航空维修

与工程， 2021（3）： 50-52.
MA Xingkun， XING Kaiming， ZHAO Shujie， et al.  Appli⁃
cation of a monitoring index of APU oil system of B737NG 
in fault monitoring［J］.  Aviation Maintenance & Engineer⁃
ing， 2021（3）： 50-52.（in Chinese）

［5］ 缑林峰， 马静， 郑华， 等 .  航空发动机控制系统故障诊断

［M］.  北京： 科学出版社， 2022： 58.

146



第  1 期 马超等：融合多源异构数据的飞机故障诊断方法研究进展

GOU Linfeng， MA Jing， ZHENG Hua， et al.  Fault diagno⁃
sis of aero-engine control system［M］.  Beijing： Science 
Press， 2022： 58.  （in Chinese）

［6］ 孔祥芬， 蔡峻青， 张利寒， 等 .  大数据在航空系统的研究现

状与发展趋势［J］.  航空学报， 2018， 39（12）： 022311.
KONG Xiangfen， CAI Junqing， ZHANG Lihan， et al.  Re⁃
search status and development trend of big data in aviation 
system［J］.  Acta Aeronautica et Astronautica Sinica， 2018， 
39（12）： 022311.（in Chinese）

［7］ 曹明， 黄金泉， 周健， 等 .  民用航空发动机故障诊断与健康

管理现状、挑战与机遇Ⅰ： 气路、机械和 FADEC 系统故障

诊断与预测［J］.  航空学报， 2022， 43（9）： 625573.
CAO Ming， HUANG Jinquan， ZHOU Jian， et al.  Current 
status， challenges and opportunities of civil aero-engine diag⁃
nostics & health management Ⅰ： diagnosis and prognosis of 
engine gas path， mechanical and FADEC［J］.  Acta Aeronau⁃
tica et Astronautica Sinica， 2022， 43（9）： 625573.（in Chi⁃
nese）

［8］ 曹明， 王鹏， 左洪福， 等 .  民用航空发动机故障诊断与健康

管理现状、挑战与机遇Ⅱ： 地面综合诊断、寿命管理和智能

维护维修决策［J］.  航空学报， 2022， 43（9）： 625574.
CAO Ming， WANG Peng， ZUO Hongfu， et al.  Current 
status， challenges and opportunities of civil aero-engine diag⁃
nostics & health management Ⅱ ： comprehensive off-board 
diagnosis， life management and intelligent condition based 
MRO［J］.  Acta Aeronautica et Astronautica Sinica， 2022， 
43（9）： 625574.（in Chinese）

［9］ 赖思齐， 陈桂鹏， 颜佳佳， 等 .  飞机电源系统故障诊断方法

综述及发展趋势［J］.  航空工程进展， 2024， 15（3）： 27-44.
LAI Siqi， CHEN Guipeng， YAN Jiajia， et al.  Review and 
development trend of fault diagnosis methods for aircraft 
power supply system［J］.  Advances in Aeronautical Science 
and Engineering， 2024， 15（3）： 27-44.（in Chinese）

［10］ 石健， 王少萍， 罗雪松 .  基于不确定传感器状态的机载系

统 多 层 故 障 诊 断 方 法［J］.  航 空 学 报 ， 2021， 42（6）： 
624376.
SHI Jian， WANG Shaoping， LUO Xuesong.  Multi-layer 
fault diagnosis of airborne system based on sensor uncertainty
［J］.  Acta Aeronautica et Astronautica Sinica， 2021， 42
（6）： 624376.（in Chinese）

［11］ 杨晓东， 邬旭辉， 李三平 .  飞机全机有限元分析数据管理

初探［J］.  民用飞机设计与研究， 2015（2）： 24-27.
YANG Xiaodong， WU Xuhui， LI Sanping.  Research on da⁃
ta management for finite element analysis of full-scale air⁃
craft structure［J］.  Civil Aircraft Design & Research， 2015
（2）： 24-27.（in Chinese）

［12］ 徐耀青， 徐戬， 李辉， 等 .  军用飞机制造符合性检查研究

［J］.  飞机设计， 2023， 43（4）： 76-80.
XU Yaoqing， XU Jian， LI Hui， et al.  Research on manufac⁃

turing conformity inspection of military aircraft［J］.  Aircraft 
Design， 2023， 43（4）： 76-80.（in Chinese）

［13］ 王晓凤 .  面向飞机设计的企业级高性能计算平台升级建设

方法研究［J］.  电子技术与软件工程， 2023（5）： 68-71.
WANG Xiaofeng.  Research on the method of upgrading and 
building enterprise-level high-performance computing plat⁃
form for aircraft design［J］.  Electronic Technology & Soft⁃
ware Engineering， 2023（5）： 68-71.（in Chinese）

［14］ 索欣诗， 余雄庆 .  飞机总体参数优化的可视化技术［J］.  机
械科学与技术， 2016， 35（12）： 1961-1966.
SUO Xinshi， YU Xiongqing.  Visualization for aircraft con⁃
ceptual design optimization［J］.  Mechanical Science and 
Technology for Aerospace Engineering， 2016， 35（12）： 
1961-1966.（in Chinese）

［15］ 殷伟丽， 王洪， 刘飞 .  民机运营可靠性数据采集中的数据

质量控制［J］.  航空维修与工程， 2015（9）： 67-69.
YIN Weili， WANG Hong， LIU Fei.  Quality control in civil 
aircraft operating reliability data collection［J］.  Aviation 
Maintenance & Engineering， 2015（9）： 67-69.（in Chinese）

［16］ 冯蕴雯， 刘佳奇， 潘维煌， 等 .  民用飞机运行可靠性研究进

展［J］.  国防科技大学学报， 2023， 45（4）： 66-93.
FENG Yunwen， LIU Jiaqi， PAN Weihuang， et al.  Re⁃
search progress of operational reliability of civil aircraft［J］.  
Journal of National University of Defense Technology， 
2023， 45（4）： 66-93.（in Chinese）

［17］ FEI C W， LIU H T， LI S L， et al.  Dynamic parametric 
modeling-based model updating strategy of aeroengine      
casings［J］.  Chinese Journal of Aeronautics， 2021， 34（12）： 
145-157.

［18］ HAN L， CHEN C， GUO T Y， et al.  Probability-based ser⁃
vice safety life prediction approach of raw and treated turbine 
blades regarding combined cycle fatigue［J］.  Aerospace Sci⁃
ence and Technology， 2021， 110： 106513.

［19］ ORDÓÑEZ C， SÁNCHEZ LASHERAS F， ROCA-PAR⁃
DIÑAS J， et al.  A hybrid ARIMA-SVM model for the 
study of the remaining useful life of aircraft engines［J］.  Jour⁃
nal of Computational and Applied Mathematics， 2019， 346： 
184-191.

［20］ LI J， CHANG L M， ZHAN Y， et al.  Improvement of oper⁃
ational reliability with material properties for aircraft equip⁃
ment［J］.  Advanced Materials Research， 2014， 908： 22-25.

［21］ 郭博智， 王敏芹， 吴昊 .  民用飞机维修性工程［M］.  北京： 
航空工业出版社， 2018.
GUO Bozhi， WANG Minqin， WU Hao.  Civil aircraft main⁃
tainability engineering ［M］.  Beijing： Aviation Industry 
Press， 2018.（in Chinese）

［22］ 刘毅， 吴海桥， 丁运亮， 等 .  对确定民航客机可靠性与维修

性设计指标的探讨［J］.  民用飞机设计与研究， 2003（4）： 
39-42.

147



第  16 卷航空工程进展

LIU Yi， WU Haiqiao， DING Yunliang， et al.  Discussion 
on determining the reliability and maintainability design index 
of civil aviation passenger aircraft［J］.  Civil Aircraft Design 
& Research， 2003（4）： 39-42.（in Chinese）

［23］ 马陆峰 .  我国民用航空航线维修的劳力工时分析方法研究

［D］.  广州： 华南理工大学， 2010.
MA Lufeng.  Research on labor time analysis method of Chi⁃
na's civil aviation route maintenance［D］.  Guangzhou： South 
China University of Technology， 2010.（in Chinese）

［24］ 张雄飞， 刘宇辉， 马超 .  QAR 数据在民机维修过程中的应

用与发展［J］.  航空维修与工程， 2019（5）： 68-70.
ZHANG Xiongfei， LIU Yuhui， MA Chao.  Application and 
development of QAR data in civil aircraft maintenance［J］.  
Aviation Maintenance & Engineering， 2019（5）： 68-70.（in 
Chinese）

［25］ WANG L， WU C X， SUN R S.  An analysis of flight quick 
access recorder （QAR） data and its applications in prevent⁃
ing landing incidents［J］.  Reliability Engineering & System 
Safety， 2014， 127： 86-96.

［26］ CHANG R C， TAN S Y.  Post flight analysis based on 
QAR in FOQA program for jet transport aircraft Part Ⅰ： an⁃
gular position monitoring of flight control surface［J］.  Journal 
of Aeronautics Astronautics & Aviation， 2012， 44（1）： 9-
16.  

［27］ SHAO X Y， QI M L， GAO M G.  Safety risk analysis in 
flight operations quality assurance［J］.  Systems Engineering 
Procedia， 2012， 5： 81-86.

［28］ 刘莉雯 .  QAR 数据在中国民航中的应用［J］.  信息与电脑

（理论版）， 2018， 30（13）： 153-154.
LIU Liwen.  Application of QAR data in China civil aviation
［J］.  China Computer & Communication， 2018， 30（13）： 
153-154.（in Chinese）

［29］ 王福德， 宋海龙， 孙小海， 等 .  多源异构教育大数据挖掘与

应用平台［J］.  吉林大学学报（信息科学版）， 2023， 41（5）： 
922-929.
WANG Fude， SONG Hailong， SUN Xiaohai， et al.  Multi 
source heterogeneous education big data mining & applica⁃
tion platform［J］.  Journal of Jilin University （Information 
Science Edition）， 2023， 41（5）： 922-929.（in Chinese）

［30］ REN P， LI S B， HOU W， et al.  MHDP： an efficient data 
lake platform for medical multi-source heterogeneous data
［M］∥ Lecture notes in computer science.  Cham： Springer 
International Publishing， 2021： 727-738.

［31］ 闫佳和， 李红辉， 马英， 等 .  多源异构数据融合关键技术与

政务大数据治理体系［J］.  计算机科学， 2024， 51（2）： 1-
14.  
YAN Jiahe， LI Honghui， MA Ying， et al.  Multi-source 
heterogeneous data fusion technologies and government big 
data governance system［J］.  Computer Science， 2024， 51

（2）： 1-14.（in Chinese）
［32］ ZHANG L J， LI N， LI Z H.  An overview on supervised 

semi-structured data classification［C］∥ 2021 IEEE 8th In⁃
ternational Conference on Data Science and Advanced Ana⁃
lytics （DSAA）.  Porto， Portugal： IEEE， 2021： 1-10.

［33］ KUMAR K.  Integrated benchmarking standard and decision 
support system for structured， semi structured， unstructured 
retail data［J］.  Wireless Networks， 2021， 119： 1-11.

［34］ PARULIAN N N， LUDÄSCHER B.  Towards transparent 
data cleaning： the data cleaning model explorer （DCM/X）
［C］∥ 2021 ACM/IEEE Joint Conference on Digital Librar⁃
ies （JCDL）.  Champaign， IL， USA： IEEE， 2021： 326-
327.  

［35］ AGGARWAL C C， REDDY C K.  Data clustering： algo⁃
rithms and applications［M］.  London： Taylor and Francis 
Group， 2014： 4-7.

［36］ KRISHNA K， MURTY M N.  Genetic K-means algorithm
［J］.  IEEE Transactions on Cybernetics， 1999， 29（3）： 433-
439.  

［37］ LU Y， LU S Y， FOTOUHI F， et al.  FGKA： a fast genet⁃
ic K-means clustering algorithm［C］∥ Proceedings of the 
2004 ACM Symposium on Applied Computing.  Nicosia Cy⁃
prus： ACM， 2004： 1-17.

［38］ 邴兆虹， 黄丽茜 .  粒子群改进模糊 C 均值的不完整数据聚

类［J］.  数字技术与应用， 2023， 41（9）： 16-18.
BING Zhaohong， HUANG Lixi.  Particle swarm optimiza⁃
tion for fuzzy C-means incomplete data clustering［J］.  Digi⁃
tal Technology & Application， 2023， 41（9）： 16-18.（in 
Chinese）

［39］ 王博琼 .  基于区块链技术的多源异构数据聚类分析方法

［J］.  信息与电脑（理论版）， 2023， 35（11）： 80-82.
WANG Boqiong.  Cluster analysis method of multi-source 
heterogeneous data based on blockchain technology［J］.  In⁃
formation & Computer， 2023， 35（11）： 80-82.（in Chinese）

［40］ 谢 旭 钦 ， 刘 泉 辉 ， 赵 湘 文 ， 等 .  基 于 SVDD 和 改 进 K-

Means 的变压器故障诊断模型［J］.  计算技术与自动化， 
2024， 43（2）： 30-34.
XIE Xuqin， LIU Quanhui， ZHAO Xiangwen， et al.  Trans⁃
former fault diagnosis model based on SVDD and improved 
K-means［J］.  Computing Technology and Automation， 
2024， 43（2）： 30-34.（in Chinese）

［41］ 殷丽凤， 栗庆杰 .  启发式 k-means 聚类算法的改进研究

［J］.  大连交通大学学报， 2024， 45（2）： 115-119.
YIN Lifeng， LI Qingjie.  Study on improvement of heuristic 
k-means clustering algorithm［J］.  Journal of Dalian Jiaotong 
University， 2024， 45（2）： 115-119.（in Chinese）

［42］ DALLACHIESA M， EBAID A， ELDAWY A， et al.  
NADEEF： a commodity data cleaning system［C］∥ Pro⁃
ceedings of the 2013 ACM SIGMOD International Confer⁃

148



第  1 期 马超等：融合多源异构数据的飞机故障诊断方法研究进展

ence on Management of Data.  New York， USA： ACM， 
2013： 1-15.

［43］ CHU X， ILYAS I F.  Qualitative data cleaning［J］.  Proceed⁃
ings of the VLDB Endowment， 2016， 9（13）： 1605-1608.

［44］ 高云君， 葛丛丛， 郭宇翔， 等 .  面向关系型数据与知识图谱

的数据集成技术综述［J］.  软件学报， 2023， 34（5）： 2365-
2391.
GAO Yunjun， GE Congcong， GUO Yuxiang， et al.  Survey 
on data integration technologies for relational data and knowl⁃
edge graph［J］.  Journal of Software， 2023， 34（5）： 2365-
2391.（in Chinese）

［45］ 李琳慧， 王宇， 刘越岩， 等 .  基于特征相似度的不动产多源

异构数据快速融合模型［J/OL］.  武汉大学学报（信息科学

版）： 1-11（2023-09-13）［2024-05-03］.  https：∥kns. cnki.
net/kcms2/article/abstract？ v=VcTOyLYtvExB4Qic2k5
SL6cxGvfqRsWmGqJ8ysr6VziwATH9QMzCCW-0OC4n 
W6zWK0YxKHdcENE39DUXxxC6Mz_1SejDmHbesHQp 
OA_Qkdl5V5aioVaK3y01QpQd0OMXG5kG9Od1-j3YC2 
VxQCFPUY6zB5-92ryZ6_7DzfMu_4c_0tad9QYNQ-e2a 
LOJbrph&uniplatform=NZKPT&language=CHS.
LI Linhui， WANG Yu， LIU Yueyan， et al.  A fast fusion 
model for multi-source heterogeneous data of real estate 
based on feature similarity［J/OL］.  Geomatics and Informa⁃
tion Science of Wuhan University： 1-11（2023-09-13）
［2024-05-03］.  https：∥kns. cnki. net/kcms2/article/ab⁃
stract？ v=VcTOyLYtvExB4Qic2k5SL6cxGvfqRsWmGq 
J8ysr6VziwATH9QMzCCW-0OC4nW6zWK0YxKHdcEN 
E39DUXxxC6Mz_1SejDmHbesHQpOA_Qkdl5V5aioVaK3 
y01QpQd0OMXG5kG9Od1-j3YC2VxQCFPUY6zB5-92ry 
Z6_7DzfMu_4c_0tad9QYNQ-e2aLOJbrph&uniplatform=
NZKPT&language=CHS.（in Chinese）

［46］ ZHANG P F， LI T R， WANG G Q， et al.  Multi-source in⁃
formation fusion based on rough set theory： a review［J］.  In⁃
formation Fusion， 2021， 68： 85-117.

［47］ ZHANG K， GAO T H， SHI H T.  Bearing fault diagnosis 
method based on multi-source heterogeneous information fu⁃
sion［J］.  Measurement Science and Technology， 2022， 33
（7）： 075901.

［48］ LIU W J， TIAN Z Q， JIANG X Y， et al.  A milling cutter 
state recognition method based on multi-source heteroge⁃
neous data fusion［J］.  The International Journal of Advanced 
Manufacturing Technology， 2022， 122（7）： 3365-3378.

［49］ WEI J F， ZHANG F P， LU J P， et al.  Fault diagnosis 
method for machinery based on multi-source conflict informa⁃
tion fusion［J］.  Measurement Science and Technology， 
2022， 33（11）： 115007.

［50］ NING C J， ZHANG W W.  MHA-Net： multi-source het⁃
erogeneous aerodynamic data fusion neural network embed⁃
ding reduced-dimension features［J］.  Aerospace Science and 

Technology， 2024， 145： 108908.
［51］ 赵珣， 陈帅， 邱海洋 .  基于改进双向循环神经网络的变压

器故障诊断模型研究［J］.  辽宁石油化工大学学报， 2023， 
43（5）： 75-83.
ZHAO Xun， CHEN Shuai， QIU Haiyang.  Research on 
transformer fault diagnosis model based on improved bidirec⁃
tional recurrent neural network［J］.  Journal of Liaoning Pet⁃
rochemical University， 2023， 43（5）： 75-83.（in Chinese）

［52］ 李晓航， 周建江 .  基于自适应记忆长度的多尺度模态融合

网络［J］.  航空学报， 2023， 44（22）： 34-47.
LI Xiaohang， ZHOU Jianjiang.  Multi-scale modality fusion 
network based on adaptive memory length［J］.  Acta Aero⁃
nautica et Astronautica Sinica， 2023， 44（22）： 34-47.（in 
Chinese）

［53］ 王晓琪， 陈颖聪， 谢敏敏， 等 .  多传感器的 BPNN 和 SVM
多源异构数据融合算法［J］.  计算技术与自动化， 2024， 43
（2）： 70-76.
WANG Xiaoqi， CHEN Yingcong， XIE Minmin， et al.  
Multi sensor heterogeneous data fusion algorithm based on 
BPNN and SVM［J］.  Computing Technology and Automa⁃
tion， 2024， 43（2）： 70-76.（in Chinese）

［54］ 刘达新， 王科， 刘振宇， 等 .  基于数据融合与知识推理的机

器人装配单元数字孪生建模方法研究［J］.  机械工程学报， 
2024， 60（5）： 36-50.
LIU Daxin， WANG Ke， LIU Zhenyu， et al.  Research on 
digital twin modeling method for robotic assembly cell based 
on data fusion and knowledge reasoning［J］.  Journal of Me⁃
chanical Engineering， 2024， 60（5）： 36-50.（in Chinese）

［55］ 郭丞皓， 于劲松， 宋悦， 等 .  基于数字孪生的飞机起落架健

康管理技术［J］.  航空学报， 2023， 44（11）： 227629.
GUO Chenghao， YU Jinsong， SONG Yue， et al.  Applica⁃
tion of digital twin-based aircraft landing gear health manage⁃
ment technology［J］.  Acta Aeronautica et Astronautica Sini⁃
ca， 2023， 44（11）： 227629.（in Chinese）

［56］ 胡杨， 吴和龙， 杨剑锋， 等 .  无人机结构数字孪生体构建技

术研究及应用验证［J］.  电子产品可靠性与环境试验， 
2024， 42（1）： 34-39.
HU Yang， WU Helong， YANG Jianfeng， et al.  Research 
and application verification of digital twin construction tech⁃
nology for UAV structure［J］.  Electronic Product Reliability 
and Environmental Testing， 2024， 42（1）： 34-39.（in Chi⁃
nese）

［57］ 徐建新， 赵树杰， 马超， 等 .  基于 EWT-熵值方法的发动机

风扇叶片损伤监控［J］.  航空动力学报， 2023， 38（1）： 23-
31.  
XU Jianxin， ZHAO Shujie， MA Chao， et al.  Damage moni⁃
toring of engine fan blades based on EWT-entropy method
［J］.  Journal of Aerospace Power， 2023， 38（1）： 23-31.（in 
Chinese）

149



第  16 卷航空工程进展

［58］ 徐建新， 姜春生， 马超 .  基于 ARIMA 模型的民用航空发动

机低压转子振动故障分析［J］.  科学技术与工程， 2019， 19
（19）： 362-368.
XU Jianxin， JIANG Chunsheng， MA Chao.  Vibration fault 
analysis of low pressure rotor of civil aero-engine based on 
ARIMA model［J］.  Science Technology and Engineering， 
2019， 19（19）： 362-368.（in Chinese）

［59］ 马超， 王玉娜， 武耀罡， 等 .  航空发动机风扇叶片硬物冲击

损伤特征［J］.  航空动力学报， 2017， 32（5）： 1105-1111.
MA Chao， WANG Yuna， WU Yaogang， et al.  Hard object 
impact damage characteristics of aero engine fan blade［J］.  
Journal of Aerospace Power， 2017， 32（5）： 1105-1111.（in 
Chinese）

［60］ 马超， 赵树杰， 徐建新， 等 .  基于 QAR 数据的航空发动机

热力学模型构建方法［J］.  航空动力学报， 2023， 38（11）： 
2591-2600.
MA Chao， ZHAO Shujie， XU Jianxin， et al.  Construction 
method of aero-engine thermodynamic model based on QAR 
data［J］.  Journal of Aerospace Power， 2023， 38（11）： 2591-
2600.（in Chinese）

［61］ 陈子桥， 洪军， 肖刚， 等 .  基于 SSA-NARX 的航空发动机

动态特性参数辨识方法［J］.  热能动力工程， 2024， 39（1）： 
205-215.
CHEN Ziqiao， HONG Jun， XIAO Gang， et al.  A method⁃
ology for aero-engine dynamic characteristic parameter iden⁃
tification based on SSA-NARX［J］.  Journal of Engineering 
for Thermal Energy and Power， 2024， 39（1）： 205-215.（in 
Chinese）

［62］ 崔建国， 宋博文， 崔霄， 等 .  基于 ABC-LSTM 的飞机发动

机故障诊断［J］.  沈阳航空航天大学学报， 2022， 39（3）： 
50-55.  
CUI Jianguo， SONG Bowen， CUI Xiao， et al.  Fault diag⁃
nosis of aircraft engine based on ABC-LSTM［J］.  Journal of 
Shenyang Aerospace University， 2022， 39（3）： 50-55.（in 

Chinese）
［63］ 邓钦蔚 .  基于多性能参数融合的航空发动机剩余寿命预测

方法［D］.  成都： 电子科技大学， 2023.
DENG Qinwei.  Prediction method of aero-engine residual 
life based on multi-performance parameter fusion ［D］.  
Chengdu： University of Electronic Science and Technology 
of China， 2023.（in Chinese）

［64］ 马超， 张雄飞， 徐建新 .  基于蒙特卡洛方法的飞机襟翼不

对称风险预测［J］.  交通信息与安全， 2020， 38（3）： 24-31.
MA Chao， ZHANG Xiongfei， XU Jianxin.  A risk predic⁃
tion of aircraft flap asymmetry based on Monte Carlo method
［J］.  Journal of Transport Information and Safety， 2020， 38
（3）： 24-31.（in Chinese）

［65］ 贾宝惠， 姜番， 王玉鑫， 等 .  基于民机维修文本数据的故障

诊断方法［J］.  航空学报， 2023， 44（5）： 326598.
JIA Baohui， JIANG Fan， WANG Yuxin， et al.  Fault diag⁃
nosis method based on civil aircraft maintenance text data
［J］.  Acta Aeronautica et Astronautica Sinica， 2023， 44（5）： 
326598.（in Chinese）

［66］ 张彦军， 王斌团， 宁宇， 等 .  基于健康监测的飞机结构寿命

预测技术［J］.  航空工程进展， 2024， 15（1）： 1-14.
ZHANG Yanjun， WANG Bintuan， NING Yu， et al.  Life 
prediction technology of aircraft structures based on structur⁃
al health monitoring［J］.  Advances in Aeronautical Science 
and Engineering， 2024， 15（1）： 1-14.（in Chinese）

［67］ 王储， 邹子炀， 李宇飞， 等 .  浅谈航空维修工程技术人员的

数据素养［J］.  航空维修与工程， 2024（7）： 42-45.
WANG Chu， ZOU Ziyang， LI Yufei， et al.  An overview 
on data literacy of aviation maintenance engineering techni⁃
cians［J］.  Aviation Maintenance & Engineering， 2024（7）： 
42-45.（in Chinese）

（编辑：马文静）

150



第  16 卷  第  1 期
2025 年  2 月

Vol. 16  No. 1
Feb.   2025

航空工程进展
ADVANCES IN AERONAUTICAL SCIENCE AND ENGINEERING

基于神经网络的飞机关键结构载荷预测方法研究

薛海峰，张彦军，宁宇

（航空工业第一飞机设计研究院  强度设计研究所， 西安  710089）

摘 要： 飞机使用数据的关键结构载荷预测对飞机的损伤分析和寿命预测具有重要的作用，可以为实现飞机

的主动视情维修提供技术支撑。采用机器学习方法中的前馈神经网络建立大型运输机尾翼根部剪力、弯矩、扭

矩载荷模型，与有限元模型计算的载荷进行对比，并且将前馈神经网络的预测结果与随机森林方法和多元线性

回归方法的预测结果进行对比和分析。结果表明：前馈神经网络的预测结果的相对误差满足工程要求，前馈神

经网络的预测精度优于随机森林方法和多元线性回归方法，为构建基于数据驱动的飞机结构损伤分析和寿命

评估体系提供了重要的技术支持。
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Research on loads prediction method of key structure of 
aircraft based on neural network

XUE Haifeng， ZHANG Yanjun， NING Yu
（Department of Strength Design， AVIC The First Aircraft Institute， Xi’an 710089， China）

Abstract： The load prediction based on data used in aircraft plays an important role in the damage analysis and life 
prediction of aircraft， which can provide the technical support for the active on-condition maintenance of aircraft. 
The forward neural network of machine learning method is used to establish the load model of shear force， bending 
moment and torque of the tail wing root of a large transport aircraft. The load calculated by finite element model is 
compared. The prediction result of forward neural network is compared and analyzed with that of random forest 
method and multivariate linear regression method. The results show that the prediction errors of the neural network 
method can satisfy the engineering requirements. The prediction result of forward neural network is superior to that 
of the random forest method and multivariate linear regression method， which can provide important technique sup⁃
port for aircraft structure damage analysis and life evaluation system based on data driven.
Key words： neural network； flight parameter； load prediction； multivariate linear regression； on-condition mainte⁃
nance
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0　引  言

精准的飞机使用载荷是飞机损伤分析、寿命

评估和健康监测的基础。通常在载荷试飞或者载

荷谱实测飞机上搭建应变片电桥，进行应变测量，

采用多元线性回归方法建立载荷方程［1］。载荷方

程建立后，编制实测载荷谱，进行载荷计算和全机

应力求解，从而开展飞机结构损伤分析和寿命评

估工作。上述分析和计算过程涉及环节多，流程

繁琐，需要耗费大量的人力和物力。

飞机关键结构设计复杂，传力路径多，大载荷

会造成结构非线性，因此采用多元线性回归方法

通过测量得到的应变进行载荷反演不能很好地解

决非线性问题带来的误差，而且飞机很多的关键

结构部位，受限于结构布置、通路空间、结构连接

方式等，无法直接安装应变片，只能选择在关键部

位附近区域安装。选择应变片的布设位置对数据

采集和载荷反演结果的精度有较大影响。另外，

应变片本身存在寿命有限、易损坏等缺点，限制了

其在飞机上长寿命周期的使用。

当前试飞和服役飞机装备了飞行参数记录系

统，可以借助机器学习方法，发现飞行参数和载荷

内在的非线性多维模式关系，建立飞行参数—载

荷模型，从而克服传统多元线性回归方法的局

限性。

近年来，机器学习方法已被应用于载荷识别、

载荷预测、故障诊断和单机监控［2-3］。

国外，欧美国家和地区通过对各种飞机使用

数据的分析，构建载荷模型，对结构损伤和寿命进

行了评估和预测。Timothy 等［4］采用应变片在线

监测结合飞行参数监测的方法，对 F-35 飞机金属

结构进行载荷监测和预测，但是存在预测精度低

的问题；EF2000 飞机安装了结构健康监测系统［5］，

建立了 17 500 个模板，构成了模板数据库，飞机各

控制点上的应力值通过与模板进行比较和迭代加

以确定，而模板库的建立需要花费很多时间和精

力；Molent 等［6］将 F/A-18 战斗机的飞行参数作为

输入参数，发展了一种利用神经网络预测结构损

伤的方法，全机设置了 10 个控制点；A400M 运输

机通过构建任一时刻飞行参数和载荷/应力间的

转换方程，得到每个关注点的应力谱并计算关注

点的疲劳损伤［7］，转换方程的建立比较复杂。

国内一些主机所和高校也开展了飞机关键部

位健康监测研究［8-11］。张彦军等［12］论述了应变监

控技术的研究进展，探讨了当前基于飞行参数结

合传统应变的结构部位受力状态监测技术的有效

性；尚琳等［13］利用载荷校准试验数据即应变数据

建立了基于神经网络的垂尾根部剪力和弯矩的载

荷模型；顾宇轩等［14］基于人工神经网络技术，通过

获取结构上的应变数据，建立了应力预测模型，进

行单机寿命监控，然而这些方法依赖于数据集，缺

少对模型泛化能力的研究；曹善成等［15-16］针对飞行

载荷参数识别问题，结合典型机动动作，提出一种

优化改进的 BP 神经网络模型，采用留出方法和遗

传算法对设置参数进行优化，优化的参数为陡坡

因子和学习效率，没有对模型其他重要参数进行

优化研究，并针对飞行参数与飞行载荷之间非线

性 识 别 问 题 ，提 出 了 改 进 的 支 持 向 量 机 回 归

（SVM-R）飞行载荷识别模型，通过实例分析，验

证了优化改进的 SVM-R 模型对飞行载荷识别的

最大残差可以控制在实测载荷的 20% 以内，平均

残差控制在实测载荷的 3% 以内，但是支持向量机

预测结果对于数据集的规模和参数的选取很敏

感，因此这种方法存在泛化能力不足的问题。

综上所述，国内外已开展的飞机结构载荷反

演、载荷识别和健康监测工作缺乏系统性和整体

性研究，缺少对结构载荷模型多参数优化和泛化

能力的研究［4-7，12-14］。因此想要重构出精准的飞机

关键结构载荷进而开展结构损伤分析和寿命评

估，从而实现主动的视情维修，提升飞机飞行安全

性和作战效能，亟需开展飞机关键结构载荷预测

模型多参数优化研究和泛化能力研究。

本文采用机器学习方法中的前馈神经网络构

建大型运输机尾翼根部剪力、弯矩、扭矩载荷预测

精准模型，针对模型中重要的参数（神经元个数、

激活函数以及训练函数）进行优化，将数据集随机

打乱，采用交叉验证方法进行模型训练，并将前馈

神经网络的预测结果与随机森林方法和传统多元

线性回归方法的预测结果进行对比和分析。

1　前馈神经网络介绍

神经网络是一种基于数据驱动的机器学习方

法，基于该方法建立的模型由人工神经元和其相

互之间的加权连接构成。每个神经元代表一种特
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定的输出函数，称为激活函数。激活函数的作用

是将神经元的输入非线性化，使得神经网络可以

逼近任何非线性函数。每两个神经元之间的连接

都代表一个对于通过该连接信号的加权值，称为

权重［4］。

前馈神经网络是神经网络的一种，其主要思

想是通过正向传递信息、反向传播误差来调整网

络的权值和阈值，使输出值不断向目标值接近。

前馈神经网络一般包括：输入层、隐含层和输出

层，其结构如图 1 所示。

输入层神经元和隐含层神经元之间采用激活

函数，常用的激活函数有 logsig、tansig、Relu、soft⁃
max 等。隐含层神经元和输出层神经元之间采用

线性传递函数，输出可以取任意值。

一般情况下，前馈神经网络采用梯度下降法

沿着梯度下降的方向寻求目标函数的最优解。神

经网络的训练函数主要有随机梯度下降（SGD）

法、自适应运动估计（Adam）算法和拟牛顿法（LB⁃
FGS）等。

2　模型建立

选取某大型运输机平尾根部作为飞机关键结

构。数据集共有 160 个样本，每个样本包括飞行高

度、马赫数、偏度、角速度、过载分量等 28 个飞行参

数以及剪力、弯矩、扭矩 3 个载荷值。由于飞行参

数较多，输入数据在数量级上差别很大，为了避免

造成较大的预测误差，且保证网络收敛，在前馈神

经网络训练之前，对训练数据进行归一化处理，将

飞行参数数据归化到区间［-1，1］，归一化表达式

如式（1）所示。

y = 2 x - xmin

xmax - xmin
- 1 （1）

式中：x 为某一列飞行参数；xmax 和 xmin 分别为这一

列飞行参数的最大值和最小值。

输入层神经元和隐含层神经元之间采用某种

激活函数，隐含层神经元和输出层神经元之间采

用线性传递函数。

设置神经网络其他相关系数，包括最大训练

次数、学习速率、容许误差等。输入参数为 28 个，

输出参数为 3 个，分别是剪力、弯矩和扭矩。

为了提升模型泛化能力，将数据集随机打乱，

采用交叉验证法对模型进行训练，选取的折数为

5。将数据集按比例 6∶2∶2 划分为训练集、验证集

和测试集。先通过训练集和验证集的训练，得到

模 型 最 优 的 参 数 ，然 后 输 入 预 测 集 ，进 行 载 荷

预测。

3　参数优化

基于前馈神经网络构建的载荷预测模型，不

同参数对结果输出有重要影响，因此针对具体数

据进行前馈神经网络训练和预测之前，对前馈神

经网络的多个参数进行优化，从而使得前馈神经

网络能够高精准地输出载荷。

神经元个数决定了需要建立方程的数量，激

活函数可以实现输入参数到输出结果的非线性映

射关系的建立，训练函数代表实现目标函数最小

值或最大值采用的方法，这三个参数对模型起至

关重要的作用，因此选择的优化参数为隐含层神

经元个数、激活函数和训练函数。

为了评价回归模型的拟合效果和优劣程度，

通常选取目标函数 R2和平均绝对百分误差 EMAP。

R2为决定系数，或者拟合优度，可以理解为均

方误差的另一种表述，如式（2）所示，R2越大，其值

越接近 1，表示模型预测效果越好。

R2 = 1 -
∑
j = 1

n

( yj - ŷ j )2

∑
j = 1

n

( yj - ȳ )2
（2）

式中：yj 为预测集中的第 j 个样本对应的载荷值；ŷ j

为相应的预测值；ȳ 为预测集中所有载荷值的均

值；n 预测集样本数。

图 1 前馈神经网络结构示意图

Fig. 1　Schematic diagram of the forward 
neural network structure
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平均绝对百分误差 EMAP 也是评价模型拟合效

果的一种常用指标，表达式如式（3）所示。

EMAP = 1
n ∑

i = 1

n |

|

|
||
| ŷ i - yi

yi

|

|

|
||
|× 100% （3）

选取飞机关键结构载荷——剪力进行模型参

数的优化研究，弯矩和扭矩类似。使用交叉验证

法，对不同激活函数下输出的剪力预测值的 R2 和

EMAP 进行比较。相对来说，当采用的激活函数为

Relu 时，R2 比较大，EMAP 比较小，因此选用激活函

数为 Relu 进行隐含层神经元个数和训练函数的

优化。

训练函数为 SGD、不同神经元个数的剪力预

测值的 R2和 EMAP如图 2 所示，可以看出：均方误差

和神经元个数并不呈单调关系，而是有一个最优

的取值范围。对于训练函数为 Adam 和 LBFGS，

结果如图 3 和图 4 所示。

不同训练函数和神经元个数的剪力预测值的

R2和 EMAP如表 1 所示。

从图 2~图 4 以及表 1 可以看出：训练函数为

LBFGS 时，R2比较大。为了得到更高的飞机关键

结构载荷预测精度，选择的模型参数为：激活函数

Relu，训练函数 LBFGS，隐含层神经元个数 80 个。

4　预测结果

为了对比前馈神经网络训练值和预测值的精

度，采用随机森林方法和多元线性回归方法对载

荷进行拟合和预测。

随机森林方法集成了机器学习方法，也称为

自助法（Bootstrap），将一棵决策树转化为多棵决

策树共同进行逻辑决策。随机森林方法中树的随

图 3 训练函数为 Adam、不同神经元个数的剪力

预测值的 R2和 EMAP

Fig. 3　R2 and EMAP of predictions of shear force for the 
training function Adam and different numbers of neurons

图 4 训练函数为 LBFGS、不同神经元个数的剪力

预测值的 R2和 EMAP

Fig. 4　R2 and EMAP of predictions of shear force for the 
training function LBFGS and different numbers of neurons

图 2 训练函数为 SGD、不同神经元个数的剪力

预测值的 R2和 EMAP

Fig. 2　R2 and EMAP of predictions of shear force for the 
training function SGD and different numbers of neurons

表 1　不同训练函数和神经元个数的剪力

预测值的 R2和 EMAP

Table 1　R2 and EMAP of predictions of shear force for 
different training functions and numbers of neurons

神经元
个数

40

50

60

70

80

90

100

110

120

130

SGD

R2

0. 657 6

0. 682 6

0. 628 3

0. 657 5

0. 623 8

0. 648 0

0. 592 6

0. 796 4

0. 788 7

0. 697 9

EMAP/%

46. 60

27. 57

30. 35

25. 67

24. 74

36. 20

25. 47

24. 45

32. 59

41. 91

Adam

R2

0. 429 3

0. 481 3

0. 498 6

0. 529 6

0. 558 2

0. 545 6

0. 564 3

0. 594 0

0. 570 5

0. 560 7

EMAP/%

79. 27

79. 45

78. 00

78. 15

73. 32

75. 71

73. 59

71. 84

73. 61

74. 58

LBFGS

R2

0. 845 5

0. 867 0

0. 870 6

0. 890 7

0. 955 8

0. 923 0

0. 909 3

0. 902 7

0. 890 2

0. 883 5

EMAP/%

3. 19

1. 28

2. 28

1. 20

1. 40

0. 92

1. 37

2. 13

0. 82

1. 04
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机化方法有两种：一种是选择用于构造树的数据

点，另一种是选择每次划分的特征。

前馈神经网络和随机森林方法中输入的飞行

参数为 28 个，为了更好地对比不同方法的载荷预

测精准度，没有对飞行参数进行筛选和对数据集

进行降维，而且降维之后，除了缩减数据规模外，

并不会对预测精度有太多提升，因此多元线性回

归方法输入的自变量为全部的 28 个飞行参数，输

出为载荷。目标函数为均方误差，采用最小二乘

法进行拟合。

对于飞机关键结构的剪力，前馈神经网络、随

机森林方法训练结果和多元线性回归方法的拟合

结果如图 5 所示，前馈神经网络、随机森林方法和

多元线性回归方法预测结果如图 6 所示，可以看

出：对于输出为剪力的情况，总体上，这 3 种方法

中，前馈神经网络的训练精度和预测精度最高。

剪力的前馈神经网络、随机森林方法和多元

线性回归方法预测值的相对误差对比如图 7 所示，

可以看出：前馈神经网络预测结果的相对误差

最小。

剪力的前馈神经网络预测值和目标值的线性

拟合结果如图 8 所示，计算得到 R2为 0. 993 1，EMAP

为 2. 67%。

弯矩的前馈神经网络、随机森林方法训练结

果和多元线性回归方法的拟合结果如图 9 所示，前

馈神经网络、随机森林方法和多元线性回归方法

的预测结果如图 10 所示，可以看出：对于输出为弯

矩的情况，总体上，这 3 种方法中前馈神经网络的

训练精度和预测精度最高。

图 5 剪力的前馈神经网络、随机森林方法训练结果和

多元线性回归方法拟合结果

Fig. 5　Training results of forward neural network and ran⁃
dom forest method and the fitting results of multivariate 

linear regression method for shear force

图 8 剪力的前馈神经网络预测值和目标值的线性拟合结果

Fig. 8　Linear fitting results of the predictions of forward 
neural network and the target values for shear force

图 9 弯矩的神经网络、随机森林方法训练结果和

多元线性回归方法拟合结果

Fig. 9　Training results of forward neural network and ran-
dom forest method and the fitting results of mul-tivariate 

linear regression method for bending moment

图 6 剪力的预测结果

Fig. 6　Predictions of shear force

图 7 剪力预测值相对误差对比

Fig. 7　Comparison of the relative errors for 
predictions of shear force
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弯矩的神经网络、随机森林方法和多元线性

回归方法预测结果的相对误差对比如图 11 所示，

可以看出：神经网络预测结果的相对误差最小。

弯矩的前馈神经网络预测值和目标值的线性

拟合结果如图 12 所示，计算得到 R2 为 0. 978 6，
EMAP为 4. 68%。

扭矩的前馈神经网络、随机森林方法的训练

结果和多元线性回归方法的拟合结果如图 13 所

示，前馈神经网络、随机森林方法和多元线性回归

方法的预测结果如图 14 所示。

从图 13 和图 14 可以看出：对于输出为扭矩的

情况，同剪力和弯矩情况类似，这 3 种方法中，前馈

神经网络的训练精度和预测精度最高。

扭矩的前馈神经网络、随机森林方法和多元

线性回归方法预测值的相对误差对比如图 15 所

示，可以看出：前馈神经网络预测结果的相对误差

最小。

图 14 扭矩的预测结果

Fig. 14　Predictions of torque

图 13 扭矩的前馈神经网络、随机森林方法训练结果和

多元线性回归方法拟合结果

Fig. 13　Training results of forward neural network and 
random forest method and the fitting results of multiv-

ariate linear regression method for torque

图 11 弯矩预测值相对误差对比

Fig. 11　Comparison of the relative errors for 
predictions of bending moment

图 10 弯矩的预测结果

Fig. 10　Predictions of bending moment

图 12 弯矩的前馈神经网络预测值和目标值的线性拟合

Fig. 12　Linear fitting of the predictions of forward neural 
network and the target values for bending moment

图 15 扭矩预测值相对误差对比

Fig. 15　Comparison of the relative errors for 
predictions of torque
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弯矩的前馈神经网络预测值和目标值的线性

拟合结果如图 16 所示，计算得到 R2 为 0. 979 5，
EMAP为 4. 31%。

综上总述，对于飞机关键结构载荷——剪力、

弯矩和扭矩，前馈神经网络的预测精度高于随机

森林方法和多元线性回归方法的预测精度。

对于极个别载荷工况，前馈神经网络的预测

结果出现较大偏差，原因在于前馈神经网络的预

测结果具有波动性和随机性，选取不同的神经元

个数、激活函数、训练函数也会导致不同的预测结

果，但是前馈神经网络能够通过自学习调整各个

飞行参数对应的权值，得到比较理想的预测效果。

5　结  论

1） 采用前馈神经网络预测出的飞机关键结构

载荷精度更高，优于随机森林方法和多元线性回

归方法的预测精度，其误差满足工程要求。

2） 前馈神经网络为测量大型运输机关键结构

载荷提供了一种可行的方法，为构建基于数据驱

动的飞机结构损伤分析和寿命评估体系提供了重

要的技术支持。
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模块化机翼初步结构设计方法
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摘 要： 飞机模块化设计可以增加飞机的任务类型，降低成本。在机翼模块化结构设计初期，由于翼尖变形量

不明确导致无法衡量不同展长机翼的结构刚度特征对系统目标函数（结构质量最小）的贡献差异。针对上述问

题，在灵敏度协调优化方法的基础上，系统级中引入各子系统级的权重系数模拟实际设计工作中不同子系统对

系统目标函数的贡献存在差别的现象，并给出不同展长机翼结构（不同子系统级）的权重系数的计算方法，形成

含子系统级权重的灵敏度协调优化方法；通过模块化桁架和模块化机翼结构优化算例的求解，对模块化机翼初

步结构设计方法进行验证。结果表明：含子系统级权重的灵敏度协调优化方法能够获得既满足强度要求又具

有一定刚度的模块化机翼初步结构。

关键词： 模块化飞机；模块化结构；结构优化；灵敏度协调优化；子系统权重
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0　引  言

随着航空结构设计和制造水平的不断提高，

追求任务的多样化和产品的经济性成为一大趋

势。其中，模块化飞机设计作为一种可同时兼顾

多任务需求和经济性的飞机设计思想，在航空航

天领域引起了广泛关注［1-6］。模块化飞机设计是指

在飞机的初步设计阶段，考虑各个机型通用的部

件，将通用的部件作为飞机平台，通过添加或替换

专用模块形成相应的飞机型号［7-9］。飞机模块化可

以解决定制化生产和批量化生产之间的矛盾，降

低飞机研发和制造成本；扩展飞机的用途和类型，

满足不同的任务要求；降低飞机维修和维护费用，

减少采购成本和库存等［9-11］。

目前模块化飞机设计思想已在一部分飞机上

得到了应用。如“海神号”飞机，可以根据不同的

任务采用不同的机身模块和相应的外翼模块［12］；

联合攻击机 JSF 计划为不同军种设计一个通用飞

机平台，在此基础上衍生出３种不同的型号，零件

通用性达到 80% 以上［13-14］；商用飞机的设计中也

开始采用通用化策略，例如空客 A320 系列各机型

之间具有驾驶舱和操作的通用性［15］。

为实现飞机的模块化设计，需要开展飞机模

块化结构设计。目前模块化结构参数优化设计方

法分为单级优化方法和多级优化方法两类。对于

较简单的产品优化设计，大多采用单级优化方法，

该类方法基于某种优化算法，例如 D'Souza 等［16］采

用遗传算法完成了飞机族的概念设计；Willcox
等［17］采用序列二次规划法完成了 BWB 模块化飞

机设计。当优化问题较为复杂时，特别是子系统

数量较多或产品较为复杂，此时有必要采用多级

优化方法，该类方法通过问题分解降低了问题的

复杂程度。雍明培［18］提出了一个面向产品族设计

的二级优化方法，并进行了模块化机翼的优化设

计，但是子系统级优化嵌套于系统级优化，优化效

率较低；Zou J等［19］提出了灵敏度协调优化方法，并

用该方法进行了机翼的模块化结构优化设计，该

方法的主要特点是利用灵敏度信息构建了一个系

统协调级，消除了二级优化嵌套优化的问题。但

是 系 统 级 在 协 调 时 还 未 考 虑 各 个 子 系 统 级 的

权重。

作为飞机主要结构部件之一的机翼，在其初

步结构设计阶段，翼尖变形量的设计要求通常根

据设计者的经验来确定，并没有明确的取值，此

时，若开展不同展长的模块化机翼结构设计，翼尖

变形量无法作为子系统级优化问题的设计约束，

由于不同展长机翼结构的弯曲刚度是不同的，其

对系统目标函数（结构质量最小）的贡献也存在差

异，在模块化机翼结构设计中需要模拟这种现象。

比如在具有不同展弦比的模块化机翼初步结构设

计中，大展弦比的机翼具有细长的几何特征，需要

付出更多的结构质量代价来保证其翼尖变形量在

可以接受的范围内；而小展弦比机翼具有粗短的

几何特征，有利于其获得更好的结构刚度，其翼尖

变形量也更小，能以较小的结构质量代价达到满

足要求的翼尖变形量。

针对上述问题，本文在灵敏度协调优化方法

的基础上，在系统级中引入各子系统级的权重系

数，通过调整各子系统级的权重系数模拟不同子

系统对系统目标函数的贡献差异，并根据机翼结

构的受力特征，给出不同展长机翼结构的权重系

数的计算方法，形成含子系统权重的灵敏度协调

优化方法，并将含有子系统权重的灵敏度协调优

化方法应用到模块化机翼初步结构设计中。

1　灵敏度协调优化方法

灵敏度协调优化方法是一种基于分解的多级

优化方法，它将优化问题分解为多个子系统级优

化问题和一个系统级协调问题。其中每个子系统

级负责优化一个结构（即一个子系统），每个结构

的构成如图 1 所示。

在灵敏度协调优化方法中，每个子系统级对

一个子系统问题进行优化，优化变量包括共享变

量（通用模块中的变量）x si 以及该子系统问题的局

部变量（专用模块中的变量）x li。系统级在利用灵

敏度信息的基础上对各个子系统级返回的不同共

图 1 模块化结构实现方式

Fig. 1　Modular structure implementation
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享变量进行一致性协调，然后将协调后的共享变

量 x s 返回给各子系统级。其求解过程是在系统级

和各子系统级之间交替迭代进行，直到满足收敛

条件［9］。基本计算框架如图 2 所示。

1. 1　系统级的构造

系统级的目标是使所有子系统级的共享变量

达到相同的值，在利用灵敏度信息的基础上分析

性能损失和约束违反。系统级是一个无约束最小

化问题，定义如下：

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

find  x s

min ∑
i = 1

n

( f ͂i - f *
i )2 + ∑

i = 1

n

∑
gij ∈ g i

max2 ( g͂ ij，0 )

s. t.  无约束

       （1）

式中：f *
i 为第 i 个子系统级返回的最优目标值；f ͂i 和

g͂ ij 分别为子系统级 i的目标函数 fi 和约束 gij 在同一

个 共 享 变 量 x s 处 基 于 一 阶 线 性 近 似 模 型 的 估

计值。

ì
í
î

ïï
ïï

f ͂i ≈ ( ∇f x si，* )T( )x s - x *
si + f *

i ( )x *
si，x *

li

g͂ ij ≈ ( ∇g x si，*
ij )T( )x s - x *

si + g *
ij ( )x *

si，x *
li

（2）

式中：( x *
si，x *

li )为子系统级 i返回的最优解；∇f x si，* 和

∇g x si，*
ij 为子系统级 i 的目标函数 fi 和约束 gij 在点

( x *
si，x *

li )处的关于共享变量 x s 的灵敏度导数向量。

1. 2　子系统级的构造

子系统级的优化目标由两部分组成，一是子

系统级目标（原灵敏度协调优化方法为全局目标，

即各个子系统级目标的函数，由于每个子系统级

中其他子系统级的目标为固定的常数项，故简化

为子系统级目标），二是罚函数。每个子系统问题

对应一个相应的子系统级，以子系统级 i 为例，子

系统问题可以表述为

ì

í

î

ïïïï

ïïïï

find  ( )x si，x li

min  fi( )x si，x li + πi( )c i

s. t.  g i( )x si，x li ≤ 0
                  （3）

式中：πi( c i )为罚函数，其作用是引导子系统级 i 的

共享变量 x si 趋于系统级经过协调后的共享变量

x s，c i = x s - x si；fi 为子系统 i的优化目标。

为使优化问题收敛且各子系统的共享变量满

足一致性要求，罚函数的形式选择广义拉格朗日

罚函数，表示为

πi( c i ) = vT
i ( x s - x si ) + w i °( x s - x si ) 2

2
 （4）

式中：v i 为乘子向量；w i 为罚参数向量，符号 ° 表示

两个向量之间的每两个对应元素分别相乘。

每次循环后 v i 和w i 按照以下公式进行更新：

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï

v k + 1
i = v k

i + 2w k
i °w k

i °ck
i

w k + 1
i =

ì
í
î

ïï

ïï

w k
i           (  ck

i ≤ γ ck - 1
i )

βw k
i         (  ck

i > γ ck - 1
i )

        （5）

其中 β ≥ 1，0 < γ < 1，为了加快收敛，通常选

择 2 ≤ β ≤ 3，γ = 0. 25。
灵敏度协调优化方法的求解过程是在系统级

和各子系统级之间交替迭代进行，当满足收敛条

件时，优化结束。收敛条件由两部分组成：一部分

为全局目标收敛条件，另一部分为一致性协调容

差收敛条件。

全局目标函数为各个子系统级目标的函数，

表示为

F = F ( f1，⋯，fn ) （6）
全局目标收敛条件为两次迭代中全局目标的

相对变化值小于设定值，表示为

|

|

|
||
| F k - F k - 1

F k - 1

|

|

|
||
|≤ εF （7）

一致性协调容差收敛条件为系统级协调的共

享变量与各子系统级优化的共享变量向量差的二

范数小于设定的值，表示为

max  x s - x si 2
≤ εx       ( i = 1，⋯，n ) （8）

式中：εF 和 εx 分别为相应的收敛参数。当两个收敛

条件同时满足，优化结束。

1. 3　灵敏度分析

以子系统级 i 优化为例，当最优解 x *
si 发生变化

时，最优点处的 x *
li 也会随之改变，此时可将局部变

量 x li 视为共享变量 x si 的函数。这种情况下 ∇f x si，*

图  2 灵敏度协调优化方法基本计算框架

Fig. 2　Basic calculation framework of sensitivity 
coordination optimization method
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的求解形式可以表示为

∇f x si，* =
|

|
|
||
|∂fi

∂x si x *
si，x

*
li

= ( ∂fi

∂x si )+ ( ∂fi

∂x li ) ( ∂x li

∂x si )（9）

∂fi

∂x si
和

∂fi

∂x li
可通过有限差分法求得，为了得到

∂x li

∂x si
，首先将最优共享变量 x *

si 视作固定参数，不再

作为设计变量，其次由于罚函数与局部变量无关，

子系统级 i可以退化为如下形式：

ì

í

î

ïïïï

ï
ïï
ï

find  x li

min  fi( )x *
si，x li

s. t.  g i( )x *
si，x li ≤ 0

                 （10）

此时通过对 x *
si 进行扰动，进行多次优化即可

得到
∂x li

∂x si
，但缺点是计算代价较大。灵敏度分析通

过利用最优点处的 K-T 条件、拉格朗日乘子向量 λ

和一些假设即可绕过求
∂x li

∂x si
，而得到灵敏度导数。

K-T 条件：若 ( x *
si，x *

li )为上述优化问题的局部

最优点，且有效约束关于局部变量的雅克比矩阵A
满秩，则存在由常数 λj ≥ 0 组成的列向量 λ使得：

)∂fi ( x *
si，x *

li

∂x *
li

+ λT )∂g i ( x *
si，x *

li

∂x *
li

= 0 （11）

g i( x *
si，x *

li ) 是 有 效 约 束 ，即 gij( x *
si，x *

li ) = 0，
则有：

λj gij( x *
si，x *

li ) = 0 （12）
假设共享变量 x *

si 发生扰动过程中有效约束集

不发生改变，则有：

d[ ]λT g i ( x *
si，x *

li )
dx *

si

= 0 （13）

因此有：

)dfi ( x *
si，x *

li

dx *
si

=
d[ ]fi ( x *

si，x *
li )+ λT g i ( x *

si，x *
li )

dx *
si

     （14）
根据复合函数求导法展开式（14），并结合 K-

T 条件，即可求得：

)dfi ( x *
si，x *

li

dx *
si

=
∂[ ]fi ( x *

si，x *
li )

∂x *
si

+ λT )∂g i ( x *
si，x *

li

∂x *
si

   （15）
此时，已求得灵敏度导数向量 ∇f x si，* 为

∇f x si，* =
∂[ ]fi ( x *

si，x *
li )

∂x *
si

+ λT )∂g i ( x *
si，x *

li

∂x *
si

      （16）

∂ [ ]fi ( x *
si，x *

li )
∂x *

si

和
)∂g i ( x *

si，x *
li

∂x *
si

通过有限差分法

即可求得，最优拉格朗日乘子向量 λ可通过下式

求得。

λT = -
)∂fi ( x *

si，x *
li

∂x li
∙AT ∙ ( A∙AT )-1

（17）

A=
)∂g i ( x *

si，x *
li

∂x li
（18）

在上述的灵敏度分析假设中，当共享变量发

生扰动时，有效约束集不发生改变，故 ∇g x si，*
ij 的求

解形式采用一般的灵敏度形式，即局部变量不再

看作共享变量的函数。

∇g x si，*
ij =

)∂gij ( x *
si，x *

li

∂x *
si

（19）

经过分析后，∇f x si，* 和 ∇g x si，*
ij 仅通过有限差分

法便可求得，不需要再对优化问题（式（10））进行

多次优化。

1. 4　模块化桁架结构优化算例

3 个模块化桁架结构如图 3 所示，其中杆 1~ 
杆 6 是桁架的通用模块，杆 7 和杆 8 是桁架的专用

模块，杆 1~杆 6 和不同的杆 7、杆 8 分别组成桁架

1、桁架 2 和桁架 3 结构。3 个结构的载荷情况为：

L 1 = 11. 5 kN，L 2 = 10. 3 kN，L 3 = 9. 4 kN，材料许

用拉应力 585. 7 MPa，许用压应力 489. 2 MPa，根
部固支。设计上述 3 种桁架，使其在满足强度约束

下结构质量最小。

（a） 桁架 1

（b） 桁架 2

（c） 桁架 3

图 3 模块化桁架结构

Fig. 3　Modular truss structures
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将桁架中各杆的截面积作为设计变量，优化

目标为总质量最小。采用多学科优化平台 Isight
软件分别构建单独优化和灵敏度协调优化方法的

优化流程，其中灵敏度协调优化方法中的罚函数

初始参数设置为 v1 = 0，w 1 = 0. 1，β = 2，γ = 0. 1，
系统级和子系统级均采用序列二次规划算法，计

算得到的结果如表 1 所示。

与各桁架单独优化相比，采用灵敏度协调

优化方法进行模块化设计，3 种桁架都付出了

一 定 的 质 量 代 价（通 用 模 块 的 质 量 增 加），但

杆 1~ 杆 6 的通用性却可以带来制造成本和生

产时间上的优势。

另外，桁架 3 在满足强度要求的前提下加载端

有较大的变形（95. 78 mm）。在设计初期，加载端

变形量的设计要求不明确，无法将其作为各桁架

系统的设计约束。但结构设计的目标是获得强

度、刚度都较好的结构。为了减小桁架 3 的加载端

变形量，可以通过增加其桁架的截面尺寸，提高弯

曲刚度，同时需要付出一定的结构质量代价。

为了实现上述功能，在使用灵敏度协调优化

方法进行优化时，需要在系统级中降低对桁架 3 轻

量化设计的要求，减弱其对系统目标（结构质量最

小）的贡献，使其刚度得到增强，从而减小加载端

变形。

2　含子系统级权重的灵敏度协调优

化方法

2. 1　权重系数的加入方式

在灵敏度协调优化方法中，系统级利用各子

系统级返回的信息构建了各子系统级的性能损失

和约束违反模型。对于模块化机翼结构设计，展

长较长的机翼结构可以适当增加结构质量以获得

较小的翼尖变形，也就是在优化时该子系统性能

损失可以大一些，同时约束违反仍然要尽可能小。

因此，权重系数仅加入到性能损失模型，此时的系

统级优化问题描述为

ì

í

î

ï
ïï
ï
ï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

find  x s

min ∑
i = 1

n

α i ( f ͂i - f *
i )2 + ∑

i = 1

n

∑
gij ∈ g i

max2 ( g͂ ij，0 )

s. t.  无约束

   （20）

根据方程（20），当目标函数接近最小值时，权

表 1　模块化桁架结构优化结果（序列二次规划算法）

Table 1　Optimization results for modular truss structures （sequential quadratic planning algorithm）

方法

单独优化

灵敏度协调优化方法

方法

单独优化

灵敏度协调优化方法

桁架 1

桁架 2

桁架 3

桁架 1

桁架 2

桁架 3

桁架 1

桁架 2

桁架 3

桁架 1

桁架 2

桁架 3

通用模块面积/mm2

杆 1

21. 97

21. 73

22. 16

23. 16

23. 16

23. 16

专用模块面积/mm2

杆 7

11. 79

13. 69

15. 61

11. 79

13. 69

15. 61

杆 2

11. 70

11. 13

 9. 33

12. 42

12. 42

12. 42

杆 8

21. 98

21. 05

20. 63

21. 98

21. 05

20. 63

杆 3

22. 81

22. 94

23. 66

24. 15

24. 15

24. 15

质量/kg

0. 759

0. 747

0. 751

0. 781

0. 801

0. 827

杆 4

2. 00

2. 00

2. 00

2. 00

2. 00

2. 00

质量增加/%

 2. 90

 7. 23

10. 12

杆 5

14. 75

13. 56

12. 36

16. 05

16. 05

16. 05

加载端变形/mm

79. 27

86. 35

95. 78

杆 6

21. 64

19. 27

18. 04

21. 08

21. 08

21. 08
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重系数大的子系统级，系统级在协调的时候将偏

向该子系统级，会优先考虑该子系统级返回的共

享变量，该子系统的性能损失便会减小；相反，权

重系数小的子系统级，其性能损失便会增加。

2. 2　权重系数的计算方法

机翼结构在气动、惯性载荷作用下发生弯曲

变形的力学行为与悬臂梁结构受外载荷发生弯曲

变形类似，可以以悬臂梁结构为研究对象，采用工

程梁理论推导这一类问题的权重系数。

悬臂梁结构如图 4 所示，b 为悬臂梁的长度，D
为悬臂梁在外载作用下产生的自由端挠度。以端

部受集中载荷的悬臂梁为研究对象，其沿挠度方

向的结构刚度 K 为

K = L
D

（21）

式中：L 为作用在悬臂梁自由端的集中载荷，根据

材料力学弯曲梁挠度计算公式可知其表达式为

D = Lb3

3EI
（22）

式中：E 为材料的弹性模量；I为横截面对弯曲中性

轴的惯性矩。

设优化对象为具有两个专用模块的悬臂梁结

构，通过改变专用模块后，可获得两个长度分别为

b1 和 b2 的悬臂梁，自由端都作用大小为 L 的集中载

荷，此时由式（21）~式（22）可知两个悬臂梁结构刚

度 K 1、K 2 为

ì

í

î

ï
ïï
ï

ï
ïï
ï
ï
ï

K 1 = 3EI1

b3
1

K 2 = 3EI2

b3
2

（23）

故两个悬臂梁系统的刚度比值为

K 1

K 2
= b3

2 I1

b3
1 I2 

（24）

为了得到 K 1 与 K 2 的比值，需要知道 I1 与 I2 的

比值，在悬臂梁截面尺寸未知的情况下，无法得知

I1 与 I2 的值，因此引入悬臂梁的应力计算公式：

σ = Lbh
I

（25）

当存在强度约束时，经过迭代计算后，各子系

统中的最大应力都会达到许用应力。此时，两个

子系统的应力关系表示为

σ2 = ησ1 （26）
即：

Lb2 h
I2

= η
Lb1 h

I1
（27）

式中：η 为两个悬臂梁结构中许用应力的比值，由

于模块化结构通用模块拥有相同的尺寸，因此可

以认为两个悬臂梁结构的高度 h 是相同的。

根据式（27）可得：

I1

I2
= η

b1

b2
（28）

联立式（24）、式（28）可得两个悬臂梁结构的

刚度比值为

K 1

K 2
= η

b2
2

b2
1

（29）

由此便得到两个悬臂梁结构的权重系数比

值
α1

α2
为

α1

α2
= K 1

K 2
= η

b2
2

b2
1

（30）

当两个悬臂梁结构采用相同的许用应力时，

即 η = 1，长度越长的悬臂梁对应的权重系数就

越小。

对于有 n 个子系统的问题，各子系统级的的权

重系数分别为 α1，α2，⋯，αn，进行归一化处理后，作

为各个子系统级的权重系数。

αi = αi

∑
j = 1

n

αj

（31）

2. 3　模块化桁架结构优化算例

对模块化桁架结构进行优化后，桁架 3 加载端

挠度较大。采用含子系统权重的优化方法再次对

该优化问题进行优化，以获得刚度更好的桁架结

构设计。根据公式（30）、公式（31）计算出桁架 1、
桁架 2 和桁架 3 的权重系数分别为 0. 397、0. 328、
0. 275。采用 Isight 软件构建含子系统权重的灵敏

度协调优化方法的优化流程，计算得到结果如表 2
所示。

图  4 悬臂梁结构

Fig. 4　Modular truss structures
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优化完成后，桁架 3 质量增加 4. 96%，加载端

变形减小 1. 63%。但同时，其他桁架的质量也会

有所增加，而且其他桁架质量增加比例要高于桁

架 3，这是因为系统级通过协调通用模块（共享变

量）减小了桁架 3 的性能损失，由于通用模块被各

桁架所共享，且位于各桁架根部，加载端挠度对此

区域的设计变量的敏度最大，首先通过增加此区

域的截面尺寸来减小加载端挠度（表中只有通用

模块尺寸发生改变），因此各桁架质量都会有所增

加。同时，通用模块质量在桁架 3 的质量中所占比

例要小于桁架 1 和桁架 2，因此桁架 1 和桁架 2 的质

量增加比例要高于桁架 3。

3　模块化机翼结构优化

某型模块化无人机有两个型号，型号 A 为小

展弦比高速飞机，最大起飞质量为 2 000 kg，过载

系数是 6g；型号 B 为大展弦比低速型飞机，最大起

飞质量为 2 200 kg，过载系数是 2. 5g。机翼有关参

数和主要外形尺寸如表 3 和图 5 所示。

采用 MSC Patran 建模，Nastran 作为求解器。

两种机翼结构的有限元分析计算模型包含组成承

力盒段的翼梁、蒙皮、翼肋以及机翼的前后缘，蒙

皮、梁腹板、翼肋和内翼段梁缘条都是壳单元，外

翼段梁缘条为杆单元。两型号机翼都采用双梁式

布局，其中前梁布置在 20% 弦长处，后梁布置在

70% 弦长处，内翼段（通用模块）梁为口字梁，与外

翼段外伸梁腹板通过螺栓连接。机翼有限元模型

如图 6 所示。

表 2　模块化桁架结构优化结果（灵敏度协调优化方法）

Table 2　Optimization results for modular truss structures （sensitivity coordination optimization method）

方法

灵敏度协调优化方法

含子系统级权重的灵
敏度协调优化方法

方法

灵敏度协调优化方法

含子系统级权重的灵
敏度协调优化方法

桁架 1

桁架 2

桁架 3

桁架 1

桁架 2

桁架 3

桁架 1

桁架 2

桁架 3

桁架 1

桁架 2

桁架 3

通用模块面积/mm2

杆 1

23. 16

23. 16

23. 16

22. 30

22. 30

22. 30

专用模块面积/mm2

杆 7

11. 79

13. 69

15. 61

11. 79

13. 69

15. 61

杆 2

12. 42

12. 42

12. 42

11. 33

11. 33

11. 33

杆 8

21. 98

21. 05

20. 63

21. 98

21. 05

20. 63

杆 3

24. 15

24. 15

24. 15

23. 30

23. 30

23. 30

质量/kg

0. 781

0. 801

0. 827

0. 822

0. 842

0. 868

杆 4

2. 00

2. 00

2. 00

2. 00

2. 00

2. 00

质量增加/%

5. 25

5. 12

4. 96

杆 5

16. 05

16. 05

16. 05

19. 73

19. 73

19. 73

加载端变形/
mm

79. 27

86. 35

95. 78

76. 68

84. 32

94. 22

杆 6

21. 08

21. 08

21. 08

24. 71

24. 71

24. 71

变形减小/%

3. 27

2. 35

1. 63

表  3　模块化机翼参数

Table 3　Parameters of modular wing
型号

型号 A
型号 B

最大起飞质量/kg

2 000
2 200

翼展/m

 6
14

最大过载/g

6. 0
2. 5

展弦比

 4. 0
10. 5

图 5 模块化机翼尺寸

Fig. 5　Size of modular wing
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根据图 6 对机翼变量进行定义。蒙皮：延展向

分割为 6 块，位置 1 和位置 2 之间的上蒙皮厚度为

T1，下蒙皮厚度为 T2；位置 2 和位置 3 之间的上蒙

皮厚度为 T3，下蒙皮厚度为 T4；位置 3 和位置 4 之

间的上蒙皮厚度为 T5，下蒙皮厚度为 T6。前后梁

腹板及缘条：位置 1 和位置 2 之间的前梁腹板及缘

条厚度分别为 H1和 t1，后梁腹板及缘条厚度分别为

H2 和 t2；位置 2 和位置 3 之间的前梁腹板及缘条厚

度分别为 H3 和 t3，后梁腹板及缘条厚度分别为 H4

和 t4；位置 3 和位置 4 之间的前梁腹板厚度为 H5；前

梁缘条截面积为 S1，后梁腹板厚度为 H6，后梁缘条

截面积 S2。

载荷为最大过载与最大起飞质量乘积的一半

（一侧机翼分担 50% 的气动载荷），展向升力分布

采用 Schrenk 分布，加载至 25% 弦长处。机翼根部

前后梁节点固支。

型号 B 机翼（大展弦比机翼）的强度约束为

253 MPa，考虑到型号 A 需要做机动动作，适当增

强型号 A 机翼的刚度，降低型号 A 子系统的应力

约束，为 190 MPa，刚度约束未知。

1） 灵敏度协调优化方法

采用多学科优化平台 Isight 软件分别构建单

独优化和灵敏度协调优化方法的优化流程，其中

灵敏度协调优化方法中的罚函数初始参数设置为

v1 = 0，w 1 = 0. 1，β = 2，γ = 0. 1，系统级和子系统

级均采用序列二次规划算法，优化结果如表 4~表

6 所示。

图 6 模块化机翼有限元模型

Fig. 6　Modular wing finite element model

表 4　通用模块优化结果

Table 4　Optimization results for common module

方法

单独优化

灵敏度协调优化方法

型号 A

型号 B

型号 A

型号 B

蒙皮厚度/mm

T1

2. 52

2. 40

2. 36

2. 36

T2

2. 00

2. 00

2. 00

2. 00

T3

1. 00

1. 00

1. 00

1. 00

T4

1. 00

1. 00

1. 00

1. 00

梁腹板厚度/mm

H1

1. 21

1. 12

1. 81

1. 81

H2

1. 00

1. 02

1. 00

1. 00

H3

1. 00

3. 50

3. 30

3. 30

H4

1. 00

3. 66

4. 00

4. 00

梁缘条厚度/mm

t1

3. 03

3. 02

5. 51

5. 51

t2

2. 00

2. 00

5. 90

5. 90

t3

3. 02

3. 91

3. 31

3. 31

t4

2. 00

2. 00

3. 34

3. 34

表 5　专用模块优化结果

Table 5　Optimization results for individual module

方法

单独优化

灵敏度协调优化方法

型号 A
型号 B
型号 A
型号 B

蒙皮厚度/mm

T5

1. 00
1. 00
1. 00
1. 03

T6

1. 00
1. 00
1. 00
1. 03

梁腹板厚度/mm

H5

1. 00
1. 06
1. 00
1. 00

H6

1. 00
1. 00
1. 00
1. 00

梁缘条面积/mm2

S5

 50. 00
165. 50
 50. 00
188. 00

S6

 50. 00
160. 50
 50. 00
184. 50

表 6　机翼结构优化结果对比

Table 6　Comparison between optimization results for wing structure
方法

单独优化

灵敏度协调优化方法

型号 A
型号 B
型号 A
型号 B

质量/kg

47. 80
95. 28
56. 07
99. 20

质量增加/%

17. 3
 4. 1

翼尖变形/mm

 49. 7
414. 6
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从表 4~表 6 可以看出：采用灵敏度协调优化

方法进行模块化设计，型号 A 机翼质量增加了

17. 3%，型号 B 机翼质量仅增加 4. 1%，说明为了

共享内翼段模块，型号 A 需要付出更多的质量代

价。型号 A 和型号 B 的变形云图如图 7 所示。

（a） 型号 A

（b） 型号 B

图 7 灵敏度协调优化方法下的变形云图

Fig. 7　Deformation clouds under the sensitivity 
coordination optimization method

2） 含子系统级权重的灵敏度协调优化方法

在满足强度要求的前提下，型号 B 有着较大的

翼尖变形（414. 6 mm），采用含子系统级权重的灵

敏度协调优化方法再次进行优化，由于型号 B 机翼

结构采用了强度更好的材料，此时公式（30）中 η 比

值为型号 B 机翼和型号 A 机翼结构许用应力的比

值 1. 332，从而得到型号 A 机翼和型号 B 机翼的权

重系数分别为 0. 879、0. 121。采用 Isight 软件构建

含子系统级权重的灵敏度协调优化方法的优化流

程，优化结果如表 7~表 9 所示。

优化完成后，型号 B 机翼质量增加 13. 1%，翼

尖变形减小 10. 4%。但是存在与模块化桁架优化

设计类似的问题，采用含子系统级权重的灵敏度

协调优化方法在减弱型号 B 机翼轻量化程度的同

时，型号 A 机翼的轻量化程度也会减弱，两型号机

翼的质量都会增加，而且型号 A 机翼质量增加比

例（19. 9%）大于型号 B（13. 1%）。

通过对比通用模块与专用模块优化结果，可

以看出质量的增加主要是由于通用模块质量的增

加引起的，由于通用模块质量在型号 B 机翼质量中

所占比例要小于型号 A，因此型号 B 机翼的质量增

加比例小于型号 A。型号 A 和型号 B 的变形云图

如图 8 所示。

表 7　通用模块优化结果

Table 7　Optimization results for common module

方法

灵敏度协调优化方法

含子系统级权重的灵
敏度协调优化方法

型号 A

型号 B

型号 A

型号 B

蒙皮厚度/mm

T1

2. 36

2. 36

2. 80

2. 80

T2

2. 00

2. 00

2. 81

2. 81

T3

1. 00

1. 00

1. 64

1. 64

T4

1. 00

1. 00

1. 64

1. 64

梁腹板厚度/mm

H1

1. 81

1. 81

1. 53

1. 53

H2

1. 00

1. 00

1. 69

1. 69

H3

3. 30

3. 30

4. 00

4. 00

H4

4. 00

4. 00

3. 52

3. 52

梁缘条厚度/mm

t1

5. 51

5. 51

4. 17

4. 17

t2

5. 90

5. 90

3. 90

3. 90

t3

3. 31

3. 31

3. 11

3. 11

t4

3. 34

3. 34

2. 99

2. 99

表 8　专用模块优化结果

Table 8　Optimization results for individual module

方法

灵敏度协调优化方法

含子系统级权重的灵
敏度协调优化方法

型号 A

型号 B

型号 A

型号 B

蒙皮厚度/mm

T5

1. 00

1. 03

1. 00

1. 09

T6

1. 00

1. 03

1. 00

1. 09

梁腹板厚度/mm

H5

1. 00

1. 00

1. 01

1. 06

H6

1. 00

1. 00

1. 01

1. 06

梁缘条面积/mm2

S5

 50. 00

188. 00

 50. 50

185. 00

S6

 50. 00

184. 50

 50. 00

175. 00
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4　结  论

1） 在模块化机翼初步结构设计阶段，由于翼

尖变形量的设计要求不明确，无法作为各子系统

级的约束，进而收敛到结构刚度较弱的设计。然

而，含子系统级权重的灵敏度协调优化方法可以

获得既满足强度要求又具有一定刚度的模块化机

翼初步结构。

2） 针对模块化机翼结构设计，本文将机翼结

构简化为悬臂梁结构，给出了悬臂梁这一类结构

的子系统级权重系数的计算方法，并将权重系数

加入到系统级当中，帮助在模块化机翼初步结构

设计中获得强度、刚度更优的设计。
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考虑连接的一体化机翼传力分析方法与结构设计

隋国祥，金海波

（南京航空航天大学  飞行器先进设计技术国防重点学科实验室， 南京  210016）

摘 要： 一体化机翼体现了功能部件与机翼承载结构相融合的一体化设计思想，但是在结构中会出现蒙皮传

力不连续、分离面连接难度大等问题，为结构设计增加难度。结合一体化机翼的结构特点，提出一种考虑连接

的一体化机翼传力分析方法，对功能蒙皮设计分离面处进行连接特性分析，完成连接设计与结构设计，并通过

有限元分析与优化分析进行验证。结果表明：该传力分析方法计算出的盒段截面弯矩分配与有限元结果具有

较好的一致性；盒段结构截面尺寸分布的分析结果与优化结果相近，能够满足连接强度与稳定性要求；盒段结

构中有效高度越大的翼梁，承担的载荷越大，其优化结果与传力分析结果越吻合。

关键词： 一体化机翼；功能蒙皮；传力分析；结构分离面；有限元分析
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Integrated wing force transmission analysis method and structural 
design considering connection
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Abstract： The integrated wing embodies the integrated design concept of integrating functional components and 
load-bearing structures. However， there may be problems in the structure such as discontinuous skin force transmis⁃
sion and difficulty in connecting separation surfaces， which can increase the difficulty of structural design. There⁃
fore， based on the structural characteristics of the integrated wing， an integrated wing force transmission analysis 
method considering connections is proposed. The connection characteristics at the separation surface of the functio-
nal skin design is analyzed， the connection design and structural design are completed， which is verified by finite el⁃
ement analysis and optimization analysis. The results show that the bending moment distribution of the box section 
calculated by the force transfer analysis method is consistent with the finite element results. The analysis results of 
the cross-sectional size distribution of the box section structure are similar to the optimization results， which can 
meet the requirements of connection strength and stability. The larger the effective height of the wing beam in the 
box section structure， the greater the load it bears， and the more consistent the optimization results with the force 
transfer analysis results.
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0　引  言

在各种高科技条件下的“陆、海、空、天、电”五

维一体的战争中［1］，无人机的应用场合越来越多，

功能被极大地发挥出来，并逐渐朝着智能化、一体

化方向发展。为此，美国空军研究实验室（AFRL）
提出了传感器无人机（Sensor Craft）［2］这一概念，将

功能设备与飞机结构相融合，通过一体化设计来

实现整体性能的最优化，体现了“传感器即飞机”

（Sensor is Craft）的一体化设计思想［3］，具有不可估

量的战略价值。

国外，美国国家航空航天局（NASA）曾研制出

长航时大展弦比“Helios”飞行器原型机［4］，将蒙皮

中的天线集成于前缘与蒙皮下方，进行前方与地

面方向的信号收集与传递；美国海军研究实验室

设计了一种联翼布局的传感器飞机［5］，机翼采用了

三梁式结构布局，将低频天线安装于前梁与中梁

间的蒙皮中，并在前缘采用了透波性良好的玻璃

纤维材料。

国内对一体化机翼进行了大量研究，何庆强

等［6］对智能天线蒙皮的总体结构设计方案进行研

究，提供了一体化机翼的设计框架；张平等［7］针对

传感器飞机的结构特点，采用分段式的梁结构，并

通过机翼结构尺寸和传力路径的优化设计来满足

静强度与稳定性要求，但是该机翼中的功能天线

布置于内翼段，导致机翼结构刚度损失较大，需要

进一步用斜拉梁及加强翼肋来改善刚度，增加了

机翼的结构质量；周颖［8］设计了一种内外翼分块式

的机翼结构，在外翼段布置了与蒙皮共形设计的

共形天线，两段机翼通过插接的形式进行固定连

接，但是该方案在盒段分离面处无连续构件，不利

于大载荷的传递，仅适用于小型无人机；陈亮等［9］

通过一体化结构技术，将传感器与机翼前缘相融

合，前缘材料由外板、泡沫夹层和承力板叠加而

成，在满足结构完整性的同时，保证了前缘的透波

要求；何程等［10］针对联翼布局的传感器飞机，搭建

出一种多目标优化模型，综合考虑了气动、结构与

雷达性能，获得了更均衡优异的性能。

针对机翼盒段的载荷传递问题，乔冰等［11］基

于 HyperMesh 建立了飞机机翼的整体模型，对内

外翼连接区的危险部位进行了典型工况载荷下的

结构强度分析，得到主承力部件的应力分布；王启

明［12］在机翼盒段分离面的连接处采用围框对接接

头实现载荷的传递；黄立伟等［13］基于大型运输机

通过将机翼简化为材料力学中的工程悬臂梁，完

成了机翼弯曲载荷计算公式的推导，并证明该方

法同样也可以适用于其他机翼。

综上所述，目前的研究大多是对一体化机翼

结构与功能部件的布置进行讨论，对于分离面连

接特性分析与连接设计的研究较少。因此本文根

据一体化机翼的结构特点，设计一种梁式布局的

一体化机翼结构布置形式，并提出考虑连接的一

体化机翼传力分析方法，用于快速完成蒙皮分离

面的连接设计和盒段刚度设计，以期为一体化机

翼结构打样设计提供参考。

1　一体化机翼传力分析方法

1. 1　一体化机翼结构特点

一体化机翼在传统机翼的基础上加装了一体

化的功能部件，提高了飞机的多用途性能，但同时

也对一体化机翼的结构设计提出了新要求，一体

化机翼具有以下特点。

1） 一体化机翼功能蒙皮有多处设计分离面：

为了满足机翼蒙皮中功能部件的使用维护要求，

需要在功能蒙皮上添加多处设计分离面，使蒙皮

分块并便于拆卸，但是降低了蒙皮的承载效率，破

坏了蒙皮载荷传递的连续性。

2） 功能蒙皮使机翼刚度发生折损：功能蒙皮

中布置的功能部件会占据一定的盒段有效高度，

降低了承载部件的结构高度，使机翼的刚度发生

折损。

3） 设计分离面处连接难度大：蒙皮设计分离

面数量变多，机翼结构布置的设计难度与分离面

处的连接难度显著增加，连接强度成为影响一体

化机翼结构布置的重要因素。

4） 一体化机翼具有较高的刚度要求：功能部

件会随着承载结构发生变形，并逐渐对精度造成

影响  ［14］，因此一体化机翼对变形刚度有更高要求。

综上所述，一体化机翼的结构设计要重点考

虑设计分离面处的连接强度问题，因此在一体化

机翼的结构设计过程中，需要在传统设计方法的

基础上运用新的理论和方法进行连接强度分析，

完成连接设计与刚度设计，并确定盒段结构布置

形式。

1. 2　考虑连接设计的机翼传力分析方法

传统机翼的盒段蒙皮多数为整体形式，蒙皮
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上没有或仅设有数量较少的设计分离面，因此传

统机翼在结构设计的过程中主要是从结构许用应

力与材料许用应力等方面进行考虑，并进行盒段

布局与尺寸设计［15］。而对于一体化机翼来说，功

能蒙皮上存在的多处设计分离面使得连接强度成

为设计过程中的一个控制要素。若连接强度设定

的较低，会导致功能蒙皮所能承担的载荷变小，变

相地增加了翼梁载荷与机翼结构质量。若连接强

度设定的较高，会使蒙皮的载荷过大，导致蒙皮因

连接强度不足而发生结构破坏，因此满足连接强

度要求的本质是对连接载荷进行控制，其中主要

考虑沿机翼展向分布的弯曲载荷。

针对一体化机翼连接数量大的特点，本文采

用简化的连接计算方式，对一体化机翼功能蒙皮

设计分离面处进行连接特性分析，得出满足连接

强度要求与稳定性要求的最大蒙皮许用载荷，完

成盒段结构的刚度与尺寸设计，其分析流程如图 1
所示。

2　一体化机翼传力分析方法的应用

本文根据功能需求设计的一体化机翼结构如

图 2 所示，其中功能蒙皮在结构上从外表面至内表

面分别是玻璃纤维蒙皮、泡沫夹层与碳纤维蒙皮，

其中碳纤维蒙皮起到主要的承载作用，盒段中间

两根主梁选用钛合金材料，且翼梁在分离面处为

连续构件。为满足使用维护要求，功能蒙皮在结

构上进行分段，共设置了 5 个设计分离面，如图中

4#~8#肋截面所示，连接载荷主要通过翼梁和功

能蒙皮下表面的碳纤维层来传递，分离面处的连

接数量最好不超过两排。

2. 1　机翼蒙皮设计分离面连接设计

为了对一体化机翼功能蒙皮设计分离面处进

行连接特性分析，本文将各截面处蒙皮不同承载

比例下的面内载荷大小除以螺栓的单排最大连接

数量，得到每列螺栓的总传力设计载荷，再将该总

传力设计载荷除以螺栓许用载荷，可以初步得到

各分离面处所需的连接排数，并以此来衡量不同

载荷条件下功能蒙皮的连接特性。

功能蒙皮的连接处需要考虑两种失效情况，

分别是连接螺栓被剪断和钉孔被挤压破坏，因此

螺栓许用载荷需要从螺栓许用剪力与钉孔许用挤

压载荷中取较小值。钉孔挤压许用载荷由钉孔直

径、连接区蒙皮厚度和蒙皮挤压强度计算得到，蒙

皮的结构许用应力可以根据蒙皮载荷［16］由式（1）
计算得到。

f = a
FE t

bL
（1）

式中：f为结构屈曲破坏时的平均应力，f ≥ F bd；F

为蒙皮结构的面内压缩载荷；b 为盒段有效宽度；L

图 2 蒙皮设计分离面位置示意图

Fig. 2　Schematic diagram of skin design 
separation surface location

图 1 一体化机翼传力分析流程

Fig. 1　Flow chart of integrated wing force transfer analysis
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为翼肋间距；a 为法勒效率系数；E t 为材料的正切

模量。

螺栓剪力的许用值可以用其最小单侧破坏剪

力除以 1. 50 倍的安全系数来得到，对于关键部位

的连接设计，还要再除以 1. 25 倍的附加安全系数

及 1. 15 倍的载荷不均匀系数［17］，如式（2）所示，得

到 M4、M6 与 M8 螺栓的许用剪力分别为 3. 960、
8. 955 和 15. 900 kN。

P 1 = P
η1 × η2 × η2

（2）

式中：P 为螺栓单侧最小破坏剪力；η1 为安全系数，

取  1. 5；η2 为附加安全系数，取 1. 25；η3 为载荷不均

匀系数，取 1. 15。
以 4#与 5#肋截面为对象，对不同承载比例条

件下的功能蒙皮进行连接特性分析，如表 1 所示，

可以看出：蒙皮承载较大时，采用承载能力较强的

螺栓可以有效减少连接数量，但是当蒙皮承载比

例大于 66% 时，对于 4#肋截面，即使采用 M8 螺栓

也仍需要三排以上才能保证载荷传递，所需连接

数量过多。当蒙皮承载 33% 时，虽然总体的连接

数量有所减少，但是连接效率大幅降低，蒙皮与螺

栓的承载能力没有得到充分发挥，使得翼梁的载

荷与质量增加，不利于机翼结构的轻量化设计。

因此通过截面连接特性分析可得，分离面处

螺栓的连接效率受到钉孔许用载荷与螺栓许用剪

力的共同影响，螺栓的承载能力越强并不代表其

效率越高，为了同时满足使用维护要求与强度要

求，在 4#肋截面选用双排 M6 螺栓连接、5#肋截面

处选用单排 M6 螺栓连接，承载比例 50% 左右较为

合理。

初步确定的连接设计如表 2 所示，由于 4#肋

截面采用双排连接，其中靠近加强翼肋腹板侧的

螺栓具有较大的连接刚度，因此在初步计算中，取

外侧螺栓的载荷为内侧螺栓载荷的 60%。功能区

各截面处的载荷主要由翼梁和功能蒙皮下表面的

碳纤维层传递，根据蒙皮的截面刚度，即可得出功

能盒段翼梁所需要的刚度。为了保证功能蒙皮所

传递的载荷不超过许用应力的最大值，翼梁的总

刚度不能小于表 2 中的最小值。

综上，一体化机翼功能蒙皮设计分离面处的

连接强度问题，实则是所传递连接载荷大小的问

题，单块式布局利用蒙皮承担绝大部分载荷，虽然

表 1　截面连接特性分析

Table 1　Analysis of cross-sectional connection characteristics
截面
位置

4#

5#

截面
位置

4#

5#

截面总载荷/kN

1 252. 5

 771. 0

蒙皮承载 33%
蒙皮传
递载荷/

kN

417. 46

256. 97

蒙皮许
用应力/

MPa

130

105

蒙皮设计尺寸/mm

2. 5

2. 5

每列螺栓
总载荷/

kN

6. 42

9. 28

11. 93

3. 95

5. 71

7. 34

所需
排数

2

2

1

1

1

1

螺栓参数

M4

M6

M8

M4

M6

M8

蒙皮承载 50%
蒙皮传
递载荷/

kN

626. 25

385. 50

蒙皮许
用应力/

MPa

165

130

单排可布置螺栓数量

65

45

35

65

45

35

每列螺栓
总载荷/

kN

9. 63

13. 92

17. 89

5. 93

8. 57

11. 01

所需
排数

3

2

2

2

1

1

单个螺栓剪力/kN

3. 96

8. 96

15. 90

3. 96

8. 96

15. 90

蒙皮承载 66%
蒙皮传
递载荷/

kN

826. 65

508. 86

蒙皮许
用应力/

MPa

190

150

单个钉孔载荷/kN

6

9

12

6

9

12

每列螺栓
总载荷/

kN

12. 72

18. 37

23. 62

 7. 83

11. 31

14. 54

所需
排数

4

3

3

3

2

2

注：复合材料的多排连接会出现载荷分布的不均匀性，各排螺栓之间的载荷分布呈浴盆状 [18]，因此双排螺栓的载荷比依次取 1∶0.6、三排螺
栓取 1∶0.6∶1、四排螺栓取 1∶0.6∶0.6∶1。
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更有利于降低机翼的结构质量，但是分离面处连

接难度大。相比之下，梁式布局可以有效降低功

能蒙皮的连接载荷，大幅减少连接数量，提高连接

的可行性，保证蒙皮的连接强度要求和使用维护

要求，因此梁式布局更适用于一体化机翼。

2. 2　机翼盒段结构刚度设计

根据表 2 的结果，本文采用等效结构对功能蒙

皮和翼梁的截面弯曲刚度和尺寸进行计算。其中

机翼盒段的蒙皮以上蒙皮受压、下蒙皮受拉的形

式来抵抗机翼的弯曲载荷，与翼梁缘条的受力状

态相似，因此在传力分析时根据盒段有效面积与

盒段宽度，将上下蒙皮等效为工字梁，以此来计算

其抗弯刚度，并根据静不定结构载荷按刚度分配

的原理计算翼梁与蒙皮各自的载荷大小，如图 3 所

示，其中 A1=A2、b1=b2。

初步计算得到翼梁在各截面处所需要的刚度

与截面尺寸，如表 3 所示。

表 2　盒段各截面连接设计

Table 2　Connection design of each section of the box section

截面位置

4#

5#

6#

7#

截面位置

4#

5#

6#

7#

机翼截面总载荷/
kN

1 252. 5

771. 0

416. 0

171. 5

蒙皮最大连接载
荷/kN

618. 75

402. 75

324. 00

171. 50

蒙皮尺寸/mm

2. 5

2. 5

2. 0

2. 0

蒙皮结构许用应
力/MPa

165

130

115

 90

连接螺栓规格

M6

M6

M6

M4

蒙皮最大承载占
比/%

49. 40

52. 23

77. 88

100. 00

分离面连接数量

45

45

45

45

翼梁最小承载占
比/%

50. 60

47. 77

22. 12

0

螺栓排数

2

1

1

1

蒙皮等效刚度/
（kN·m2）

4. 84×103

4. 84×103

3. 90×103

3. 90×103

螺栓许用载荷/kN

8. 95

8. 95

7. 20

3. 96

翼梁最小刚度/
（kN·m2）

4. 960×103

4. 427×103

1. 108×103

-

图 3 盒段等效截面示意图

Fig. 3　Equivalent cross-section of box section

表 3　盒段各截面刚度计算结果

Table 3　Calculation results of stiffness of each section of the box section

截面
位置

4#

5#

6#

7#

截面
位置

4#

5#

6#

7#

截面总弯矩

250. 5

154. 2

 83. 2

 34. 3

翼梁缘条面
积/mm2

2 400

2 160

  360

  120

截面载荷/kN

1 252. 5

  771. 0

  416. 0

  171. 5

2#梁等效刚度/
（kN·m2）

3. 623×103

3. 310×103

7. 755×103

4. 268×103

蒙皮厚度/mm

2. 5

2. 5

2. 0

2. 0

3#梁等效刚度/
（kN·m2）

2. 767×103

2. 530×103

5. 797×103

3. 092×103

蒙皮等效面积/
mm2

3 750

3 750

3 000

3 000

翼梁总刚度/
（kN·m2）

6. 390×103

5. 840×103

1. 355×103

7. 360×103

蒙皮等效刚度/
（kN·m2）

4. 84×103

4. 84×103

3. 90×103

3. 90×103

翼梁总弯矩/
（kN·m）

142. 62

 84. 43

 21. 55

  5. 44

蒙皮弯矩/
（kN·m）

107. 88

 69. 77

 61. 65

 28. 86

翼梁总载荷/kN

633. 83

375. 23

 95. 71

 24. 14

蒙皮载荷/kN

539. 40

348. 85

308. 25

144. 30
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3　有限元分析与验证

3. 1　一体化机翼有限元模型建立

根据一体化机翼尺寸设计结果，构建一体化

机翼结构的有限元模型。为了提高有限元建模效

率，一体化机翼的大部分结构（包括翼梁和翼肋缘

条）都用二维单元建立，但为了模拟功能部件占据

的结构高度对机翼结构刚度的影响，对功能蒙皮

采用三维实体单元建模，如图 4 所示。

一体化机翼的外载荷来源于 CFD 的计算结

果，首先将 CFD 的点云结果通过数字插值的形式

转换成正交网格上的二维函数，然后以 Pressure 场

函数的形式施加在上下翼面的网格上，并在翼梁

根部施加对应的约束。

3. 2　有限元分析

一体化机翼在气动载荷作用下翼尖的最大位

移为 420 mm，翼梁的最大应力为 533 MPa，位于翼

根处，如图 5 所示。翼梁载荷主要由两根主梁承

担，前后梁承载比例与应力水平较低。

盒段结构中的 2 号梁具有更大的结构高度和

刚度，其应力水平与承载比例也大于 3 号梁。功能

区盒段 4#翼肋截面处的翼梁应力水平较高，从 4#
翼肋至翼尖位置，翼梁应力水平逐渐降低，但是在

分离面处的局部应力有所增加。

功能盒段上蒙皮应变分布如图 6 所示，碳纤维

蒙皮应变从 4#翼肋截面至翼尖逐渐降低，上蒙皮

最大压应变为-3 030 με，位于 4#肋截面连接处。

功能蒙皮盒段中间部分的应变较大，越靠近前后

缘，应变水平越低，更多的载荷由盒段中间部分传

递，蒙皮在分离面处连接区的应变有所增加。

3. 3　传力分析结果验证

为了验证传力分析中弯曲载荷分配结果的有

效性，本文将有限元结果中的载荷数据进行提取，

并与表 3 中的载荷进行对比，结果如表 4 所示。

由于前后缘在机翼中也能承担一定比例的载

荷，因此翼梁和蒙皮的总载荷有所降低。在分离

面处等效刚度的计算过程中，利用等效面积将盒

段蒙皮视作等高度的工字梁，忽略了弦向的高度

图 4 一体化机翼整体有限元模型

Fig. 4　Finite element model of integrated wing

图 5 翼梁应力云图

Fig. 5　Stress nephogram of wing beam

图 6 功能区碳纤维蒙皮应变

Fig. 6　Carbon fiber skin strain

表 4　载荷分配验证

Table 4　Load distribution verification
分离面

位置

4#

5#

6#

7#

截面总弯矩/
（kN·m）

250. 5

154. 2

 83. 2

 34. 3

前后缘传弯

矩/（kN·m）

21. 00

12. 30

14. 24

 8. 30

盒段传弯矩/
（kN·m）

229. 50

141. 90

 68. 96

 26. 00

碳纤维蒙皮弯

矩/（kN·m）

97. 06

59. 56

48. 89

21. 15

梁弯矩/
（kN·m）

132. 44

82. 34

20. 07

 4. 85

碳蒙皮载荷有限

元分析占比/%

42. 29

41. 97

70. 89

81. 33

碳蒙皮载荷传力

分析占比/%

43. 06

45. 24

74. 10

84. 14

误差/%

-0. 77

-3. 27

-3. 21

-2. 81
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变化，故各截面处的蒙皮载荷占比略小于理论分

析的载荷占比，但是误差较小，因此在初步设计

时，可以利用该传力分析方法估算各构件的弯曲

载荷比例，并进行初步的尺寸设计。

在有限元分析的基础上进一步通过优化分析

验证传力分析中尺寸设计结果的有效性，根据翼

肋所在截面对翼梁缘条以及翼根区蒙皮划分设计

变量，以螺栓载荷与结构应力应变为约束，机翼质

量为目标函数进行优化分析，2 号、3 号梁各截面处

缘条厚度分布如图 7 所示。

从图 7 可以看出：两根主梁的缘条厚度与传力

分析结果中的厚度变化趋势基本一致，由于两根

主梁根部为固支接头处，因此根部两根翼梁的缘

条厚度有所增加，而靠近翼尖处缘条厚度逐渐接

近变量下限。

盒段结构中的 2 号梁具有更大的有效高度，可

以提供更大的刚度，因此其缘条厚度大于 3 号梁，

与传力分析结果的吻合度也更好，功能区 4#翼肋

截面处的缘条厚度最大。3 号梁的位置靠近后缘

部分，结构高度较低，各截面处的缘条厚度略低于

传力分析的结果。

优化后的质量变化如表 5 所示，其中翼梁质量

有所降低，结合图 7 可以看出：翼梁质量降低的原

因主要为功能区缘条厚度的降低。

翼根区蒙皮厚度增加，机翼结构总质量降低

了 17. 81 kg，翼尖位移也降低了 10 mm，因此相对

于功能区，翼根区盒段对一体化机翼的刚度起到

更大的作用。

传力分析得出的一体化机翼结构质量与优化

结果相差不大，仅降低了 3. 87%。根据优化结果

可以得到除翼梁根部外，翼梁各截面处的厚度略

大于优化结果，因此由传力分析得出结构尺寸分

布基本可以满足强度要求，在刚度方面则可以得

到进一步的优化，将质量更多地集中在机翼内翼

段结构效率更高的位置。

4　结  论

1） 梁式布局更适用于一体化机翼，通过翼梁

承载可以有效降低功能蒙皮各分离面处的连接载

荷，有利于保证连接强度、改善连接特性。

2） 一体化机翼传力分析方法计算得到的盒段

截面弯矩分配与有限元计算结果误差较小，可以

利用等效结构的方法估算截面处各构件的弯曲

载荷。

3） 通过本文传力分析方法得到的翼梁各截面

处的尺寸分布与优化结果具有较好的一致性，且

有效高度越大的翼梁，其优化结果与传力分析结

果越吻合，满足连接强度要求与稳定性要求。

4） 机翼靠近根部位置的盒段对刚度的贡献更

大，具有更高的结构效率，盒段截面处的载荷分布

与构件的结构高度成正比。
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航空复合材料干涉连接结构湿热服役力学性能研究
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摘 要： 当前，湿热环境对复合材料的影响更偏向于材料组成结构方面的研究，对复合材料连接的研究则相对

匮乏。以复合材料干涉连接结构为对象，基于湿热环境下复合材料的力学本构关系与连续损伤模型，建立复合

材料干涉连接结构的数值仿真模型；利用该模型分别对湿热循环 0、30、60、90、120 天干涉连接结构的静强度和

损伤失效进行分析，并结合湿热老化试验对其进行验证。结果表明：随着湿热循环周期由 0 天逐步递增到 120
天，复合材料干涉连接结构的极限载荷分别降低了 3.33%、5.63%、8.83% 和 10.81%；湿热环境会造成复合材料

开孔处基体内部发生老化反应，致使基体性能迅速下降，而对纤维损伤影响较小。
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Study on mechanical properties of aeronautical composite material 
interference-fit structures in hygrothermal service
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Abstract： Currently， the study on the influence of hygrothermal environment on composite material is more           
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of composite interference-fit structure is established based on the mechanical ontological relationship and conti-    
nuous damage model of composites under the hygrothermal environment with the object of composite interference-
fit structure. The model is utilized to analyze the static strength and damage failure of interference-fit structures in 
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0　引  言

碳纤维增强复合材料（CFRP）由于其比强度

高、比模量大、耐腐蚀性强等优点在飞机制造中得

到了广泛应用［1-2］。现阶段复合材料在飞机中的应

用由次承力构件逐渐发展到主承力构件，在增强

飞机整体性能的同时减轻了质量。飞机制造中常

采用复合材料干涉连接，由于紧固件与孔壁间形

成挤压力，降低孔周应力幅值，从而强化孔壁，延

缓疲劳裂纹的产生［3-4］。飞机在“起飞→爬升→巡

航→下降→着陆”的循环过程中，环境温度和湿度

会发生较大的变化，造成复合材料层合板内部材料

发生水解反应与氧化反应，导致层合板出现一定程

度的物理破坏和化学破坏［5-6］，因此飞机复合材料

干涉连接结构件的力学性能会受到高低温湿热交

变载荷的影响，导致其性能下降［7-8］，影响其服役性

能。为了满足飞机的持续适航性能，需要对服役环

境影响下的复合材料连接结构件性能进行研究。

研究者对湿热环境下复合材料的性能变化进

行了大量研究。Davidson 等［9］利用差示扫描量热

仪（DSC）和动态力学热分析（DMTA）等方法研究

了湿热老化对碳纤维复合材料分层韧性、分层断

裂行为［10］以及弯曲性能［11］的影响；Charalambous
等［12］分别在-50、20、50 和 80 ℃的环境下研究了温

度对碳纤维复合材料层间断裂刚度及分层裂纹增

长率的影响；Gu Yizhuo 等［13］进行了短梁剪切实验

和单纤维断裂实验，研究湿热环境下碳纤维复合

材料界面性能的变化，结果表明受湿热环境的影

响，基体拉伸模量和层间剪切强度都呈现下降趋

势。复合材料在湿热环境下的老化现象除了通过

力学性能来表征之外，还可以通过微观损伤、热力

学性能等进行表征。Tam 等［14］和 Sun Pei 等［15］研

究了湿热环境对碳纤维环氧复合材料界面的影

响，根据原子论相关知识分析了水分子在特定温

度下影响界面行为的老化过程；谢伟等［16］引入三

维 Hashin 准则建立了复合材料湿热本构模型并分

析了开孔层合板的损伤；Nachtane 等［17］通过分离

式霍普金压杆（SHPB）技术分析了复合材料层合

板在经过湿热环境处理后的动态压缩性能和微观

渐进损伤过程；黄力刚等［18］研究了湿热环境对夹

芯结构的影响。

在数值模拟研究方面，金平［19］和徐益兵［20］利

用相关理论建立了湿热弹性复合材料损伤问题的

完整理论描述，并结合湿热循环作用下环氧树脂

的动态力学行为，拟合出湿热循环条件下材料的

粘弹性本构模型；Benkhedda 等［21］和王丰芝［22］在考

虑了温度和湿度随环境变化的条件下，研究了复

合材料松弛老化机理与性能退化表征；杨加明［23］

对湿热环境下复合材料层合板的几何非线性进行

了分析，基于高阶剪切变形理论得到了层合板在

湿热环境下的控制方程、边界条件和对应的力学

分量公式。基于上述众多复合材料理论退化模

型，利用有限元分析软件，刘玉佳等［24］通过改进湿

热条件下复合材料的本构关系，结合 Hashin 失效

准则和最大应力准则发展了湿热力耦合条件下的

渐进损伤分析方法，并基于此分别进行了静载拉

伸载荷、弯曲载荷与剪切载荷研究；Cheng Xiao⁃
quan 等［25］和代小杰［26］分别研究了复合材料层合板

在不同湿度与不同温度梯度下的力学性能仿真模

型分析；Rocha 等［27］通过实验与数值分析方法研究

了纤维增强复合材料的湿热老化情况，通过建立

多尺度模型来模拟层合板的老化吸水扩散过程，

同时，构建了粘弹性方程来模拟树脂老化和纤维

基体界面剥离的现象。

综上所述，研究者针对湿热环境对复合材料

影响的研究更偏向于材料自身的变化，而对复合

材料机械连接的研究则相对匮乏［28］。

飞机上有大量的复合材料连接件，其功能退

化会对飞机的持续适航性能造成重大影响。因

此，本文以复合材料干涉连接结构为研究对象，基

于湿热环境下复合材料的力学本构关系与连续损

伤模型，建立复合材料干涉连接结构数值仿真模

型，并利用该模型对不同湿热循环周期下干涉连

接结构的静强度和损伤失效进行分析，结合湿热

老化试验，揭示湿热循环周期对复合材料干涉连

接结构力学性能的影响规律，并验证仿真模型的

有效性，以期为制定或改进飞机适航方案提出理

论参考。

1　CFRP湿热老化试验及方法

1. 1　试验准备

1. 1. 1　干涉连接结构件制作

本 文 采 用 T700 层 合 板 ，铺 层 方 向 和 顺 序       
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为［0/45/-45/90］2S，复合材料纤维体积分数为

60%，尺寸为 420 mm×420 mm，层合板单层厚度

为 0. 2 mm，总厚度为 3. 2 mm。复合材料结构件按

照 ASTM D5961 标准要求［29］进行干涉连接试验。

其中层合板长 135 mm，宽 36 mm，厚 3. 2 mm，搭接

长度 36 mm，用 M6 钛合金（Ti-6Al-4V）螺栓连接，

干涉量取 1. 2%，制孔刀具直径选 5. 929 mm。制

孔后，用万能试验机压入螺栓完成干涉连接，再用

力矩扳手按规定的力矩（6 N·m）拧紧螺母，完成干

涉连接结构件的制作。

1. 1. 2　试验设备

1） 环境模拟设备：用勤卓环境测试设备有限

公司生产的 JK-225G 高低温湿热试验箱实现对拉

伸前干涉连接结构件的湿热环境加载；2）拉伸设

备：用钢研纳克检测技术股份有限公司生产的

GNT100 万能试验机对干涉连接结构件进行拉伸

试验，可根据不同的试验要求得到构件在不同拉

伸条件下的载荷变化规律；3）观察设备：用 FEI 公

司生产的 Verios G4 扫描电镜（SEM）对拉伸构件

的损伤进行微观形貌分析，观察并分析螺栓和层

合板连接处的损伤失效情况。

1. 2　试验方案和实施过程

首先将复合材料干涉连接结构件放入高低温

湿热交变试验箱，温度环境设定为：-25~125 ℃，

湿度环境设定为 RH 0~50%，分别湿热循环处理

0、30、60、90、120 天；然后对湿热处理后的干涉连

接结构件进行拉伸试验。万能试验机拉伸速率为

2 mm/min，拉伸过程中同时监测引伸计数据和应

变片数据，当数据从最大值下降时立即停止拉伸，

并采集干涉连接结构的载荷—位移曲线及应变片

的相关数据。为了得到连接接头在拉伸之后的损

伤情况，进一步分析拉伸过程中干涉连接结构的

损伤机理，采用扫描电镜直接对拉伸过程中试样

出现的损伤进行 2D 和 3D 的形貌分析。干涉连接

结构件制作及湿热老化试验流程如图 1 所示。

2　干涉连接结构数值仿真模型

在考虑复合材料结构服役湿热循环周期的条

件下，推导湿热环境影响下的复合材料本构关系，

通过 Abaqus 的 UMAT 子程序建立以混合失效准

则和线性退化模型为基础、考虑湿热环境影响的

复合材料三维损伤模型，结合有限元数值仿真模

型实现对湿热环境作用下 CFRP 干涉连接结构的

数值模拟分析。

2. 1　湿热环境下复合材料本构关系的建立

本文假定复合材料干涉连接结构温度分布均

匀、相对湿度一致，对于考虑湿热循环周期影响下

的复合材料损伤问题，湿热环境下的应力分为：外

力引起材料内部出现的工作应力，温度变化产生

的热应力，湿度变化产生的湿应力。因此复合材

图 1 CFRP 干涉连接结构湿热老化试验流程

Fig. 1　Hygrothermal aging test procedure for CFRP interference-fit structure
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料在服役环境下主方向的应变由机械应变、热应

变、湿应变组成，转化为应力关系得到：

σ= E：ε+ FΔT + GΔC = C͂ [ ε- εT - εC ]
        （1）

式中：E为复合材料的弹性模量；F为热模量张量；

G为湿模量张量；C͂为复合材料湿热环境下的刚度

矩阵；ε为材料主方向应变；εT 为热应变；εC 为湿

应变。

对于复合材料退化刚度矩阵 C͂，利用损伤张量

D来描述其在湿热作用下的损伤退化。

C͂= DT ⋅C ⋅D （2）
式中：DT 为损伤张量 D 的转置；C 为初始刚度

矩阵。

对于服役环境中的热应变，由多梯度温度环

境谱进行求解，在某一温度下热应变产生的计算

方法如式（3）所示；对于复合材料连接结构的湿应

变，假定层合板内部湿度一致，由湿应变及湿膨胀

系数的关系，得到湿应变计算公式如式（4）所示。

εT = α1( T 1 - T 0 ) + α2 ( T 2 - T 1 )+ ⋯ + αn ( Tn - Tn - 1 )= ∑
i = 1

n

α i ( Ti - Ti - 1 ) （3）

εC = β1 ( C 1 - C 0 )+ β2 ( C 2 - C 1 )+ ⋯ + βn ( Cn - Cn - 1 )= ∑
i = 1

n

β i ( Ci - Ci - 1 ) （4）

式中：α i 为热膨胀系数矩阵；β i 为湿膨胀系数矩阵。

热膨胀和湿膨胀系数选取源自文献［30-32］，本构

关系计算变量如表 1 所示。

将式（2）~式（4）代入式（1）即可得到复合材料 在湿热环境作用下的本构关系表达式：

σ= C͂ [ ε- εT - εC ]= DT ⋅C ⋅D é

ë
ê
êê
ê ù

û
úúúúε- ∑

i = 1

n

α i ( Ti - Ti - 1 ) - ∑
i = 1

n

β i ( Ci - Ci - 1 ) （5）

2. 2　复合材料三维损伤模型的建立

复合材料损伤萌生准则常用于评估给定载荷

条件下结构是否产生损伤，本文采用混合失效准

则预测损伤的萌生，即在 Hashin 准则中引入剪切

非线性，并以最大应力准则代替纤维拉伸失效准

则，减小 Hashin 准则对纤维失效预测的偏差［33］，改

进 Hashin 损伤判据如下：

1） 纤维拉伸/压缩失效

F 2
1t = ( σ1

K 3 ⋅ Xt
)2        ( σ1 ≥ 0 ) （6）

F 2
1c = ( σ1

K 4 ⋅ Xc
)2        ( σ1 < 0 ) （7）

2） 面内基体拉伸/压缩失效

F 2
2t = ( σ2

K 3 ⋅ Y t
)2 + 2 ⋅ τ 2

12 / ( K 2 ⋅ G 12 )+ 3ατ 4
12

2 ( K 5 ⋅ S12 )2 / ( K 2 ⋅ G 12 )+ 3α ( K 5 ⋅ S12 )4 + 2τ 2
23 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4    ( σ2 ≥ 0 )

（8）

F 2
2c = ( σ2

K 4 ⋅ Y c
)2 + 2τ 2

12 / ( K 2 ⋅ G 12 )+ 3ατ 4
12

2 ( K 5 ⋅ S12 )2 / ( K 2 ⋅ G 12 )+ 3α ( K 5 ⋅ S12 )4 + 2τ 4
23 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4    ( σ2 < 0 )

（9）
3） 面外基体拉伸/压缩失效

F 2
3t = ( σ3

K 3 ⋅ Zt
)2 + 2τ 2

13 / ( K 2 ⋅ G 13 )+ 3ατ 4
13

2 ( K 5 ⋅ S13 )2 / ( K 2 ⋅ G 13 )+ 3α ( K 5 ⋅ S13 )4 + 2τ 2
23 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4     ( σ3 ≥ 0 )

（10）

表 1　本构关系变量数值

Table 1　Values of selected ontological variables
变量

1 方向热膨胀系数 α1/（10-6 K-1）

2 方向热膨胀系数 α2/（10-6 K-1）

数值

0. 27

31. 3

变量

1 方向湿膨胀系数 β1

2 方向湿膨胀系数 β2

数值

0

0. 54
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F 2
3c = ( σ3

K 4 ⋅ Zc
)2 + 2τ 2

13 / ( K 2 ⋅ G 13 )+ 3ατ 4
13

2 ( K 5 ⋅ S13 )2 / ( K 2 ⋅ G 13 )+ 3α ( K 5 ⋅ S13 )4 + 2τ 2
23 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3ατ 4

23

2 ( K 5 ⋅ S23 )2 / ( K 2 ⋅ G 23 )+ 3α ( K 5 ⋅ S23 )4    ( σ3 < 0 )

（11）
4） 纤维—基体剪切失效

F 2
s = ( σ1

K 4 ⋅ Xc
)2 + 2τ 2

12 / ( K 2 ⋅ G 12 )+ 3ατ 4
12

2 ( K 5 ⋅ S12 )2 / ( K 2 ⋅ G 12 )+ 3α ( K 5 ⋅ S12 )4 + 2τ 2
13 / ( K 2 ⋅ G 13 )+ 3ατ 4

13

2 ( K 5 ⋅ S13 )2 / ( K 2 ⋅ G 13 )+ 3α ( K 5 ⋅ S13 )4     ( σ1 < 0 )

（12）
式中：F 1t、F 1c、F 2t、F 2c、F 3t、F 3c 为各方向的拉伸/压
缩失效指数；Xt、Xc、Y t、Y c、Zt、Zc 为各方向拉伸/压
缩强度；Fs 为剪切失效指数；σ 为拉/压应力；S 为剪

切强度；τ为剪切应力；K 为退化系数。其中退化系

数 K 由试验测定，不同湿热老化时间下的退化系

数如表 2 所示。

本文采用线性损伤退化模型表征复合材料干

涉连接结构在拉伸载荷作用下的材料损伤演化过

程，在结构发生失效前，应力会随应变的增加呈现

出线性增加的趋势，当损伤指数 fI 达到 1，损伤变量

dI 被激活，结构整体刚度减小、承载能力下降。因此

采用基于能量的线性软化定律［34］定义损伤变量 dI：

dI =
ε f

I( )εeq
I - ε0

I

εeq
I ( )ε f

I - ε0
I

  （13）

式中：εeq
I 、ε0

I 和 ε f
I 分别为当前的等效应变、损伤萌生

时的等效应变和最终失效时的等效应变。

2. 3　复合材料干涉连接结构仿真模型的建立

数值模拟中干涉连接结构的几何尺寸、铺层

顺序、材料属性等参数均与试件相同。连接螺栓

的材料为航空级钛合金 Ti-6Al-4V，其弹性模量为

110 GPa、泊松比为 0. 3。数值模型网格划分采用

局部加密处理，所有单元类型采用 C3D8R，相互作

用的设定采用摩擦接触，层合板间摩擦系数设定

为 0. 5，螺栓与层合板间摩擦系数设定为 0. 1，螺母

与层合板间摩擦系数设定为 0. 1［35-36］。模型还需

要设置左右边界、位移边界、螺栓预紧力载荷共 3
部分的边界条件及载荷作用。数值模型整体结构

如图 2 所示。通过 UMAT 子程序实现干涉连接结

构在受载过程中本构关系、失效准则、材料退化模

型的建立，复合材料三维损伤模型计算流程如图 3
所示。

3　仿真数值果与分析

首先，将数值仿真中干涉连接结构拉伸静强

表 2　不同湿热老化时间下的退化系数

Table 2　Degradation coefficients for different 
hygrothermal aging times

湿热循环
周期/天

 30

 60

 90

120

弹性模
量 K1

0. 934 1

0. 910 4

0. 909 9

0. 885 7

剪切模
量 K2

0. 946 1

0. 890 3

0. 784 6

0. 728 9

拉伸强
度 K3

0. 954 1

0. 932 5

0. 925 7

0. 918 7

压缩强
度 K4

0. 935 5

0. 923 3

0. 910 2

0. 863 2

剪切强
度 K5

0. 763 8

0. 703 3

0. 682 8

0. 659 1

图 2 干涉连接结构数值分析模型的建立

Fig. 2　Numerical analysis modeling of the 
interference-fit structure

图 3 UMAT 子程序计算流程

Fig. 3　UMAT subroutine calculation process
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度结果与试验结果进行对比分析，以验证有限元

模型的有效性。然后，基于扫描电镜观测结果对

不同湿热循环周期下干涉连接结构的接头损伤规

律进行分析，以发现干涉连接结构拉伸中的主要

损伤形式。最后，依据数值仿真结果对研究对象

的主要损伤形式进行规律分析。

3. 1　数值仿真结果分析与对比验证

3. 1. 1　拉伸载荷位移曲线对比分析

不同湿热老化时间下试验结果与数值仿真结

果如图 4 所示，从图 4（a）可以看出：数值仿真中，不

同湿热循环周期下干涉连接结构的载荷—位移曲

线趋势一致，随着湿热循环周期的增加，曲线初期

线性增长阶段的斜率逐渐减小，表明整体结构提

前进入了损伤阶段，同时整体结构的承载强度逐

渐下降。

试验结果与数值仿真的拉伸载荷—位移曲线趋

势基本一致，不同之处在于静态拉伸实验曲线会出

现载荷突然降低的现象，是由于试验过程中的夹持

松动导致了该现象的发生。随着湿热循环周期的增

加，干涉连接结构的极限载荷出现逐渐下降的趋势。

数值仿真与实验的曲线误差最大不超过 12%，证明

了该模型对不同湿热循环周期下结构力学性能预测

的准确性与有效性，因此可以利用该模型对不同湿

热循环周期下的载荷变化趋势进行分析。

数值仿真结果中，未经过湿热环境处理的结

构极限载荷为 15. 63 kN，湿热加载 30、60、90 和

120 天之后，结构的极限载荷分别降低了 3. 33%、

5. 63%、8. 83% 和 10. 81%。由此可见，随着湿热

循环周期的增加，复合材料干涉连接结构承载能

力呈下降趋势。

从图 4（b）可以看出：湿热处理 0、30、60、90、
120 天下的数值仿真载荷比试验载荷分别减少了

10. 75%、11. 32%、11. 72%、11. 87%、11. 99%，这

是由于仿真模型中将螺母与螺栓进行绑定，从而

导致拉伸受载过程中，孔周复合材料区域受到额

外的强迫挤压作用，导致仿真模型载荷的下降。

不同湿热环境处理下的载荷下降比基本一致，再

次证明了该模型对不同湿热循环周期下复合材料

结构力学性能变化趋势预测的准确性与有效性。

3. 1. 2　损伤失效对比分析

湿热处理 0、60、120 天的干涉连接结构损伤的

试验和数值模拟的微观形貌图如图 5 所示，损伤区

域的相关参数如表 3 所示。

（a） 湿热循环 0 天

（a） 拉伸载荷位移曲线

（b） 极限载荷对比

图 4 不同湿热老化时间下实验结果与数值仿真结果对比

Fig. 4　Comparison of experimental results with numerical 
simulation results under different hygrothermal aging time
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（b） 湿热循环 60 天 （c） 湿热循环 120 天

图 5 损伤试验结果与数值仿真结果对比

Fig. 5　Comparison between experimental results of damage failure and numerical simulation results

从图 5 和表 3 可以看出：随着湿热循环周期的

增加，未损伤区域与损伤区域分界线的夹角逐渐

减小；试验损伤区域与仿真基体损伤区域的边界

长度先增大后减小，纤维损伤区域逐渐减小，损伤

区域面积逐渐增大。试验结果与数值仿真结果的

变化规律或变化趋势基本一致，对比结果误差最

大为 12. 34%，也可佐证数值仿真结果的有效性。

3. 2　湿热退化力学性能规律分析

干涉连接结构的主要损伤形式包括纤维失

效、纤维—基体剪切失效和基体失效。

3. 2. 1　纤维失效分析

干涉连接结构纤维损伤结果如图 6 所示，可以

看出：在未施加拉伸载荷之前，并没有纤维拉伸损

伤发生，纤维拉伸损伤在孔周分布较少，随着拉伸

位移的持续增加，损伤区域逐渐由孔周向层合板

边界扩展；在未施加拉伸位移之前，孔周附近已经

出现了纤维压缩损伤，随着拉伸位移的持续增加，

纤维压缩损伤沿着拉伸载荷方向扩展；当拉伸位

移达到 2 mm 后，由于孔周大部分区域已失效破

坏，纤维压缩损伤区域逐渐向层合板边缘扩展。

表 3　不同湿热老化时间下干涉连接结构的损伤参数

Table 3　Damage parameters of interference-fit structures under different hygrothermal aging time

湿热循环
时间/天

0
60

120

分界线夹角/（°）
试验（整体）

27. 2
14. 1

0

仿真（基体）

30. 8
18. 4

0

仿真（纤维）

31. 2
20. 8

0

边界长度/mm
试验（整体）

4. 13
5. 68
5. 20

仿真（基体）

4. 08
5. 23
4. 46

仿真（纤维）

4. 12
3. 90
3. 40

边界面积/mm2

试验（整体）

13. 53
16. 21
18. 32

仿真（基体）

 7. 4
10. 8
12. 6

仿真（纤维）

7. 8
6. 2
5. 8

仿真（总和）

15. 2
17. 0
18. 4

（a） 拉伸损伤

（b） 压缩损伤

图 6 干涉连接结构纤维损伤结果

Fig. 6　Result of fiber damage in interference-fit structures
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拉伸位移从 0 mm 增加到 5 mm 的过程中，随

着湿热循环周期的增加，纤维损伤的扩展速率逐

渐变慢，拉伸载荷结束的纤维损伤区域面积也逐

渐减小。这是由于拉伸载荷的承力主体为碳纤

维，而湿热循环周期对碳纤维的影响较小；在相同

位移下经过湿热环境处理的结构件所承受的载荷

逐渐降低，对碳纤维的作用力也减小。

3. 2. 2　纤维—基体剪切失效分析

干涉连接结构纤维—基体剪切损伤结果如图

7 所示。

从图 7 可以看出：未施加拉伸载荷之前，干涉

量与拧紧力矩使得孔周出现了主要沿纵向分布的

剪切失效区域；随着拉伸位移的继续增加，纤维—

基体剪切失效区域开始大幅度增加，在拉伸位移

为 3 mm 之前，纤维—基体剪切失效主要沿纵向扩

展，当拉伸位移大于 3 mm 后，纤维—基体剪切失

效开始沿横向向层合板边界扩展。

随着湿热循环周期的增加，在拉伸位移从       
1 mm 增加到 2 mm 的条件下，纤维—基体剪切失

效的扩展速度逐渐增加；而当拉伸位移从 2 mm 增

加到 3 mm 时，未经过湿热处理的试件逐渐达到极

限载荷，导致其剪切失效区域扩展速率有所增加；

当拉伸载荷停止施加时，由于湿热老化效应导致

的层合板内部纤维—基体脱粘的现象，随着湿热

循环周期的增加，纤维—基体剪切失效区域面积

也逐渐增加。

3. 2. 3　基体失效分析

干涉连接结构基体损伤结果如图 8 所示，可以

看出：基体拉伸损伤初始区域主要沿孔周纵向分

布，随着拉伸载荷的施加，基体拉伸损伤沿纵向逐

渐向层合板边界扩展，基体压缩损伤初始区域主

要沿孔周横向分布；随着拉伸载荷的增加，压缩损

伤区域缓慢向层合板边界扩展，基体压缩损伤扩

展速率与拉伸损伤扩展速率相差较大。

在未施加拉伸位移之前，孔周附近已经出现

了基体损伤。这是由于干涉量与拧紧力矩的影

响，紧固件与复合材料层合板出现挤压现象，导致

基体出现了一定程度的损伤，而且湿热处理时间

越长，基体初始损伤也越严重。

当拉伸载荷施加完成之后，基体的最终损伤

面积随着湿热循环周期的增加而增加。这是由于

随着湿热循环周期的增加，层合板内部基体的水

解反应与氧化反应也更加剧烈，导致其在拉伸载

荷作用下的损伤逐渐加剧。

4　结  论

1） 随着湿热循环周期由 0 天逐步递增到 120
天，复合材料干涉连接结构的极限载荷分别降低

了 3. 33%、5. 63%、8. 83% 和 10. 81%，结构件提前

进入失效状态，基体甚至出现了不同程度的错位

（a） 拉伸损伤

（b） 压缩损伤

图 8 干涉连接结构基体损伤结果

Fig. 8　Results of matrix damage in 
interference-fit structures

图 7 干涉连接结构纤维—基体剪切损伤结果

Fig. 7　Results of fiber-matrix shear damage in 
interference-fit structures
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断裂现象。

2） 基于有限元仿真的干涉连接结构的损伤失

效分析，相较于试验检测结果，仿真预测误差均小

于 12%，验证了数值仿真模型的可行性，因此通过

拉伸载荷仿真可以实现复合材料干涉连接结构静

强度的有效预测。

3） 湿热循环周期对纤维的影响相对较小，作

为主要承力体的纤维损伤区域面积较小，从损伤

面积来看，性能波动约为 0. 3%/天；由于湿热老化

效应的影响，导致了层合板内部出现了部分纤     
维—基体脱粘的现象，造成了湿热循环周期对纤

维和基体影响程度差异加大。

4） 湿热循环周期对基体的影响相对较大，性

能下降可达 0. 75%/天，湿热环境会造成复合材料

基体内部发生老化反应，致使基体拉伸和压缩性

能不同程度的下降。
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