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集成式随动装置目标引导信息动态校准
方法研究

张晓飞　 寇淑辉　 刘均松　 张新磊
(北京航天计量测试技术研究所ꎬ北京 １０００７６)

　 　 摘　 要　 光电对抗系统在机动状态下搜索和跟踪目标时ꎬ必须用位置陀螺代替码盘来确定目标方位角ꎮ 但

是ꎬ由于搜索轴陀螺存在漂移和累积误差ꎬ导致跟踪转台按照引导信息调转到位后目标无法进入跟踪视场ꎬ而且陀

螺的漂移和累积误差是随时间和温度非线性变化的ꎬ很难直接进行修正ꎮ 为了解决这个问题ꎬ提出了一种对引导

信息进行间接动态校准的方法ꎮ

　 　 关键词　 机动搜索　 目标跟踪　 陀螺漂移　 补偿　 动态标准
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１　 引　 言

传统对空光电对抗系统一般由搜索转台和跟踪

转台两部分组成ꎬ搜索转台把目标的位置信息发送

给跟踪转台ꎬ跟踪转台快速调转到位ꎮ 当目标进入

视场并稳定跟踪后发射干扰激光ꎬ对目标的电子设

备进行干扰ꎮ 通常ꎬ搜索转台和跟踪转台分别安装

在两辆军用卡车上ꎬ整个系统的结构比较庞大和复

杂ꎬ而且两辆车的参考坐标系互相独立ꎮ 因此ꎬ一般

只能在车辆静止状态下工作ꎬ很难同时在行进中搜



索和跟踪[１ꎬ２]ꎮ 如果把两个转台安装在同一辆卡车

上可以提高系统的集成度ꎬ但是由于卡车的尺寸所

限ꎬ搜索转台和跟踪转台会彼此遮挡光学回路ꎬ严重

影响系统工作ꎮ
为了解决这个问题ꎬ本文采用了一种新型结构

的集成式随动装置ꎬ该装置是整个光电对抗系统的

一部分ꎬ用来搭载光学设备ꎬ其特点是把双轴搜索转

台安装在双轴跟踪转台顶部的基面上ꎬ两者通过双

轴自稳定平台连接ꎮ 它的优点是搜索转台和跟踪转

台不会互相遮挡ꎬ另外由于二者采用相同的参考坐

标系ꎬ系统可以在机动状态下工作ꎬ极大提高了在战

场环境下的工作效率和生存能力ꎮ 但是这种结构也

带来了新的问题:首先ꎬ是底部跟踪转台的转动会对

上面搜索转台的工作产生影响ꎻ其次ꎬ为了在行进中

工作ꎬ必须克服卡车摇晃以及转向带来的影响ꎮ 所

以ꎬ只能以惯性空间作为参考ꎬ需要在其中 ５ 个轴上

安装陀螺ꎮ 但是ꎬ搜索轴陀螺的漂移和累积误差会

影响系统的正常工作ꎮ 因此ꎬ必须对红外告警装置

发出的引导信息进行动态校准ꎮ

２　 集成式随动装置的原理和结构

如图 １ 所示ꎬ集成式随动装置主要由三部分构

成:双轴搜索转台、双轴自稳定平台和双轴跟踪转

台ꎬ搜索转台和跟踪转台之间由双轴自稳定平台隔

离开ꎮ
整个装置基座以上位于车厢外部ꎬ基座以下位

于车厢内部ꎮ 其中红外告警装置安装在双轴搜索转

台俯仰框架上ꎬ搜索轴安装有导电滑环ꎬ保证红外告

警装置能够 ３６０°连续旋转ꎮ 双轴自稳定平台包括

横倾和纵倾两个轴系(注:定义车前进方向为纵倾ꎬ
车前进方向的垂直方向为横倾ꎮ 以下分别简称为纵

倾和横倾)ꎬ保证搜索轴始终垂直于大地ꎮ 双轴跟

踪转台的方位轴垂直于基座ꎬ可以在 ３６０°范围内连

续旋转ꎮ 俯仰轴平行于基座ꎬ可以在 ０° ~８０°内连续

转动ꎮ 俯仰轴左侧安装激光反射镜ꎬ右侧安装红外

跟踪装置和激光测距机ꎮ
如图 ２ 所示ꎬ为了抵消车体摇晃带来的影响ꎬ集

成式随动装置的方位、俯仰、横倾和纵倾轴安装了速

率光纤陀螺ꎬ使这 ４ 根轴处于自稳定状态ꎮ 搜索轴

都安装了位置光纤陀螺ꎬ能够消除车体转向和方位

轴旋转带来的影响ꎮ
红外告警装置采用扫描成像的方式ꎬ搜索转台

图 １　 集成式随动装置结构示意图

图 ２　 陀螺安装位置示意图

俯仰轴位置手动设定后不变ꎬ搜索轴相对惯性空间

以 ４８０° / ｓ 的速度连续旋转ꎬ也就是说红外告警装置

的引导信息每 ０.７５ｓ 更新一次ꎬ内容包括目标在惯

性空间的方位角 α和俯仰角 β ꎮ 搜索轴码盘测量的

是搜索转台 Ｕ 型框架相对于自稳定平台的位置ꎬ搜
索轴陀螺测量的是该框架在空间惯性坐标系中的位

置ꎮ 如果选择搜索轴码盘的读数作为 αꎬ那么目标

就处在一个相对坐标系中ꎮ 如图 ３ 所示ꎬ若 Ｐ 点为

告警目标在水平面上的投影ꎬ发现目标时搜索轴码

盘零位指向ＯＡ方向ꎬ则目标初始方位α０ ＝∠ＡＯＰꎮ
如果目标位置不动ꎬ经过时间 ｔ１ 后方位轴带动搜索

轴码盘零位转到了 ＯＡ' 位置ꎬ此时目标方位角 α１ ＝
∠Ａ′ＯＰꎮ 这样ꎬ对同一目标的相邻两次引导值可能

相差很大ꎬ导致目标无法进入红外跟踪装置的视

场ꎮ 如果选择搜索轴陀螺的读数作为 αꎬ那么它的

零位 ＯＡ 在惯性空间是不随方位轴和车体的运动而

变化的ꎮ 因此ꎬ以码盘为基准的方法只适用于传统

的静止搜索和跟踪ꎬ而在机动状态下搜索转台方位

􀅰２􀅰 宇航计测技术　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ２０１２ 年　



角度必须以陀螺为基准ꎮ 由于双轴自稳定平台可以

保证红外告警装置方位轴始终垂直于大地ꎬ因此无

论哪种情况下目标俯仰角 β 都是准确的ꎮ

图 ３　 同一目标在不同坐标系下的方位角

３　 陀螺漂移和累积误差对引导信息的
影响

从原理上来说ꎬ码盘输出的角度值是真实可信

的ꎬ而位置陀螺输出的角度只是惯性空间速率的积

分ꎬ而且包含漂移量和累积误差ꎮ 因此ꎬ必须加以补

偿[３ꎬ４]ꎮ 该装置的搜索轴陀螺采用脉冲输出形式ꎬ
脉冲数正比于空间角度ꎮ 由陀螺参数可知ꎬ该陀螺

每转一周大约输出１ ２００ ０００个脉冲ꎮ 陀螺的漂移

表现为静止时仍然有脉冲输出ꎬ陀螺累积误差表现

为当陀螺连续旋转时每一圈的输出脉冲数不是准确

的１ ２００ ０００个脉冲ꎮ 根据测试结果ꎬ每一圈的累积

误差也不相同ꎬ一般不少于 １０ 个脉冲ꎮ 由于搜索轴

处于长时间单向高速旋转状态ꎬ其他轴系一般只在

初始位置附近往复转动ꎮ 所以ꎬ只有搜索轴陀螺需

要同时补偿漂移和累积误差ꎬ其他轴系只要补偿漂

移和地球自转影响即可ꎮ

　 　 假设搜索轴陀螺每转一圈的累积误差为 １０ 个

脉冲ꎬ那么以 ４８０° / ｓ 的速度旋转半小时后陀螺读数

偏差计算方法如下

１０×４８０° / ｓ×３ ６００ｓ×０.５
１ ２００ ０００

＝ ７.２°

这样ꎬ引导信息中的方位角 α 与目标的真实方

位也会相差 ７.２°ꎬ而红外跟踪装置的视场最大只有

４°ꎮ 也就是说ꎬ如果方位角 α 与其真实值的偏差超

过 ２°ꎬ目标将无法进入红外跟踪装置的视场ꎮ 所

以ꎬ一般系统开机十几分钟后就无法正常工作ꎬ而按

照设计要求ꎬ该装置的连续工作时间应该超过 ２ 小

时ꎮ 因此ꎬ必须对目标的方位引导信息进行补偿ꎮ

４　 引导信息的动态校准

以往的红外搜索装置都是在卡车静止状态下工

作ꎬ只需以搜索轴码盘为基准即可ꎬ不需要对目标角

度进行校准ꎻ而在机动搜索时ꎬ需要以搜索轴陀螺为

基准ꎬ因此必须对陀螺的漂移和累积误差进行补偿ꎬ
但这个补偿量是随时间和温度非线性变化的ꎬ很难

做到精确补偿[５ꎬ６]ꎮ 为了解决这个问题ꎬ在分析车

体和转台各部分空间位置关系的基础上ꎬ我们采用

一种间接的方法来准确计算出补偿量的大小ꎮ 具体

方法如下ꎬ首先ꎬ当系统上电时把搜索轴陀螺和方位

轴陀螺的零位同时对准车的正前方ꎮ 定义搜索轴陀

螺读数为 αｓꎬ搜索轴码盘读数为 βｓꎬ方位轴码盘读

数为 βｆꎬ车体相对初始位置转动角度为 θｃꎮ 图 ４ 为

系统的俯视图ꎬ其中 ＯＣ 代表车头初始方向ꎬＯＣ' 代
表车头当前方向ꎬＯＢ 代表方位轴码盘零位方向ꎬＯＡ
代表搜索轴码盘零位方向ꎮ

图 ４　 系统俯视图
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　 　 如果不考虑搜索陀螺的漂移和累积误差ꎬ如图

４(ａ)所示ꎬ当车体和方位轴都静止不动时ꎬ有

αｓ ＝ βｓ (１)

　 　 如图 ４(ｂ)所示ꎬ当车体静止而方位轴和搜索轴

同时转动时ꎬ由于方位轴旋转时会带动搜索轴一起

转动ꎬ因此有

αｓ ＝ βｓ ＋ βｆ (２)

　 　 如图 ４( ｃ)所示ꎬ如果方位轴和搜索轴同时转

动ꎬ而车体也相对初始位置转动了 θｃ 角度时ꎬ那么

有

αｓ ＝ βｓ ＋ βｆ ＋ θｃ (３)

　 　 但是实际上由于漂移和累积误差的存在ꎬ搜索

轴陀螺理论读数为 αｓ 和实际读数 α′ｓ 会有一个差

值ꎬ所以偏差量 Δ 按式(４)计算

Δ ＝ α′ｓ － αｓ ＝ α′ － βｓ － βｆ － θｃ (４)

　 　 综上所述ꎬ无论在哪种情况下ꎬ搜索轴陀螺的理

论读数都可以通过 βｓꎬβｆ 和 θｃ 计算出来ꎬ而这三个变

量是可以准确测量到的ꎮ 为了测量 θｃ 的大小ꎬ我们

在车体后侧安装了两个 ＧＰＳ 接收天线ꎬＧＰＳ 接收机

可以计算出其中主天线与从天线所成直线与正北方

向的夹角ꎬ根据天线在车体上的安装方式可以计算

出 θｃ ꎮ 根据测试ꎬＧＰＳ 接收机的动态方位指示误差

约为 ０.１°ꎬ可以满足动态校准的要求ꎮ
由于陀螺存在漂移和累积误差ꎬ所以跟踪转台

接收到的目标方位角 α 是不准确的ꎬ需要用实际读

数减去这一时刻的偏差量 Δꎮ 目标俯仰角度 β 是通

过码盘测量的ꎬ只要保证搜索轴垂直于大地ꎬ那么这

个角度就是准确的ꎮ 假设修正后的目标方位角度为

α′ ꎬ则有

α′ ＝ α － Δ (５)

　 　 在工作过程中ꎬ跟踪转台首先对红外告警装置

发来的引导信息进行实时动态校准ꎬ然后按照校准

后的引导信息执行调转和跟踪操作ꎮ

５　 结束语

如果不对引导信息进行动态校准ꎬ系统只能在

开机后的十几分钟内正常工作ꎮ 随着时间的推移ꎬ
偏差量 Δ 逐渐增大ꎬ导致跟踪转台按引导信息调转

到位后目标无法进入视场ꎮ 由于偏差量 Δ 随着时

间和环境温度变化ꎬ而且是非线性的ꎬ想要直接补偿

非常困难ꎮ 本文采用的间接补偿方法效果比较理

想ꎬ可以保证一次开机后连续工作 ２ 个小时以上ꎬ满
足设计指标要求ꎮ
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振动台动态角的测试方法研究

周彩红　 云　 鹏　 梁雅军　 刘　 柯
(北京航天计量测试技术研究所ꎬ北京 １０００７６)

　 　 摘　 要　 振动台在高频振动过程中难免会产生空间的小角度运动ꎬ这种角运动在振动试验中是非预期的ꎬ
应尽量减小ꎮ 利用激光干涉原理ꎬ运用双频激光干涉仪及角度测量组件测量了振动台振动频率达２ ０００Ｈｚ 时方位、
俯仰、横滚三个方向的实时角度、角速率ꎮ 通过对测量数据的分析可知环境的振动对测量准确度影响较大ꎬ为进一

步完善该测试方法指明了研究方向ꎮ

　 　 关键词　 振动台　 动态角　 激光干涉
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１　 引　 言

振动环境试验是力学环境试验中最常规的试验

项目之一ꎬ是鉴定结构或仪器设备能否承受预计的

振动环境ꎬ保证在实际环境下结构的完整性或仪器

设备性能不降低的一种必要手段ꎬ其目的是发现设

计缺陷以改进设计ꎬ暴露工艺缺陷以提高可靠性ꎮ

在航天器(卫星、飞船)的验证和鉴定过程中ꎬ结构

部件、传感器的振动试验占有十分重要的地位ꎬ随着

对航空航天产品可靠性要求的提高ꎬ振动环境试验

技术及设备的发展显得越来越重要ꎮ 振动台是振动

环境试验的主要设备ꎬ在航空航天领域应用广泛ꎮ
振动试验应尽可能模拟实际情况ꎬ避免出现欠

试验和过试验ꎬ即试验结论“不会破坏” 而实际运行

时却“破坏” 了ꎬ 或与此相反的结果ꎮ 因此ꎬ如何合



理而准确地模拟产品的真实振动环境是振动环境试

验所追求的主要目标之一ꎮ 对振动台而言ꎬ应提供

尽可能准确的振动ꎬ并明确其振动误差ꎬ这样得到的

试验结果才有实用意义ꎮ 因此ꎬ振动台的各项性能

指标对振动试验而言非常重要ꎮ
振动台主要由振动台和滑台组成ꎬ分别进行垂

直和水平方向的振动ꎬ理想的运动状态是水平、垂
直、水平＋垂直方向的位移ꎮ 但实际振动时却不可

避免的会产生空间上的角运动ꎬ如图 １ 所示ꎬ当滑台

作水平方向的振动时ꎬ会分别产生方位、俯仰、横滚

三个方向的角运动ꎮ 当被测产品是陀螺一类敏感于

角度、角速率的惯性器件时ꎬ这种非预期的角运动就

会对试验结果产生影响ꎮ 因此ꎬ随着航空航天技术

的不断发展ꎬ对可靠性的要求越来越高ꎬ也对振动试

验设备提出了新的要求ꎬ振动台动态角成为振动台

的一项新型指标被提出来了ꎮ 相应地ꎬ如何测试振

动台动态角也成为计量测试领域一项新的难题ꎮ

图 １　 振动台角运动示意图

２　 动态角测试

２０１１ 年我们承接了某型号振动台动态角的测

试任务ꎮ 该振动台振动频率达２ ０００Ｈｚꎮ 传统的

小角度测量装置如光电自准直仪仅限于静态测

量ꎬ近年也有高准确度的动态光电自准直仪出现ꎬ
但也只能进行 １０Ｈｚ 以内的动态测量ꎮ 如何测试

高频率下的小角度运动ꎬ选择高频响的测试仪器

是关键ꎬ此处选用双频激光干涉仪及角度测量组

件进行测量ꎮ

２.１　 测量原理

双频激光干涉仪的测量原理为激光干涉原理ꎮ
激光干涉测量原理如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 激光干涉测量光路图

激光头发出的光被分光镜(Ａ)分成两束光ꎬ约
一半激光被射到固定角锥反射镜(Ｂ)上ꎬ形成参考

光束ꎬ另一半激光射到移动角锥反射镜(Ｃ)上ꎬ形成

测量光束ꎮ 角锥反射镜(Ｂ)、(Ｃ)将两束光返回到

分光镜(Ａ)中ꎬ光束叠加并彼此干涉ꎬ会产生以下两

种情况:
相消干涉(两束光相位相反)ꎬ一束光的峰值被

另一束光的波谷抵消ꎬ产生暗条纹ꎻ
相长干涉(两束光相位相同)ꎬ一束光的峰值被

另一束光的波峰加强ꎬ产生明条纹ꎮ
当测量光路发生改变(角锥反射镜 Ｃ 运动)ꎬ干

涉光束的相对相位将改变ꎬ由此产生的相长干涉和

相消干涉的循环将导致叠加光束强度的明暗周期变

化ꎬ反射镜每移动半个激光波长(造成了一个激光

波长的光程变化)ꎬ就会出现一个光强变化循环(明
－暗－明)ꎬ通过计算这些循环可以测量移动距离ꎮ
如果在这些循环之间进行相位细分ꎬ可以实现更高

分辨力(１ｎｍ)的测量ꎮ 该测量方法最大的优点是激

光波长长期稳定性好ꎬ测量结果可以溯源至激光波

长ꎬ测量准确度比较有保障ꎮ
２.２　 测量方法

选用雷尼绍 ＸＬ８０ 双频激光干涉仪及角度测量

组件作为测量仪器ꎬ角度测量组件如图 ３ 所示ꎬ由干

涉镜和反射镜组成ꎮ 测量时ꎬ如图 ４ 所示干涉镜固

定安装ꎬ反射镜安装在振动台的滑台上作相应的角

运动ꎬ即相对于干涉镜旋转ꎬ产生测量光束与参考光

束光程差的变化ꎮ 测量光路如图 ５、图 ６ 所示ꎮ 激
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光头发出的激光光束经角度干涉镜中的分光镜分为

两束即 Ａｃ 和 Ａｒꎬ激光光束(Ａｒ)径直穿过干涉镜并

从角度反射镜的下半部反射回激光头ꎻ激光光束

(Ａｃ)通过角度干涉镜的潜望镜射到角度反射镜的

另一半后ꎬ再通过干涉镜反射回到分光镜中ꎬ两束回

射光在嵌于激光头中的探测器中形成干涉光束ꎮ
如果光程差不变化ꎬ探测器将在相长干涉和相

消干涉的两端之间的某个位置观察到一个稳定的信

号ꎮ
如果光程差发生变化ꎬ每次光路变化时探测器

都能观察到相长干涉和相消干涉两端之间的信号变

化ꎮ 这些变化(条纹)被数出来ꎬ用于计算光程差的

变化ꎮ
也就是说此处角度测量是通过比较光束(Ａｃ)

和(Ａｒ)之间的光程差来完成的ꎬ与激光头和角度反

射镜之间的距离、以及两个光学元件之间的距离无

关ꎬ这就为现场测量提供了便利ꎬ可以根据现场情况

来任意架设激光器、干涉镜、反射镜ꎬ保证其光路正

确即可ꎮ

图 ３　 角度测量组件图

对振动台水平、俯仰、横滚三个方向的角运动分

别进行测量ꎬ具体步骤如下:
①振动台动态角的现场测试示意图如图 ４ 所

示ꎮ 由双频激光及角度测量组件搭建而成ꎮ

图 ４　 现场测试示意图

测量水平方向摆角时ꎬ激光光束平行于运动轴ꎬ
干涉镜及反射镜均水平放置ꎬ测量光路如图 ５ 所示ꎮ

图 ５　 水平的测量光路图

测量俯仰方向摆角时ꎬ激光光束平行于运动轴ꎬ
测量横滚方向摆角时ꎬ激光光束垂直于运动轴ꎬ干涉

镜及反射镜均垂直放置ꎬ测量光路如图 ６ 所示ꎮ

图 ６　 俯仰角测量光路图

②调整激光光路ꎬ使得测量光路和振动台运动

轴线一致ꎮ
③振动台开始工作ꎬ动态测量软件开始记录测

试数据ꎮ
④数据处理ꎬ得到相应的角位移、角速率ꎮ

２.３　 数据处理

利用专用的动态采集软件进行数据实时采集ꎬ
数据采样频率可达 ５０ｋＨｚꎬ可满足高频动态的要求ꎮ
该软件根据设定的采集时间进行数据采集ꎬ采集完

毕后ꎬ利用软件自带的数据分析功能即可得到位移

－时间图(参见图 ７)、速度－时间图(参见图 ８)ꎬ并可

得到最大角速率及最大运动角ꎮ

３　 测量结果分析

该测量方法的关键之处有两点:
①保证激光器和干涉镜固定不动ꎻ
②保证反射镜牢固安装于振动台面上ꎬ能承受
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图 ７　 角位移－时间图

图 ８　 角速率－时间图

住２ ０００Ｈｚ 的振动ꎬ并能准确反映振动台的角运动ꎮ
反射镜用专用卡具牢固安装于振动台面上ꎮ 反

射镜安装在滑台上不同位置测出的是不同位置的角

运动ꎮ 测量结果表明ꎬ滑台中间部位的角运动、角速

率远小于边缘部位ꎮ
振动台振动时会引起周围环境的微小振动ꎬ而

由于测量数据从干涉镜和反射镜之间的激光光束

计算ꎬ干涉镜的任何运动ꎬ都将影响到最终的测量

结果ꎮ 当激光器架在振动台地基上ꎬ干涉镜架在振

动台基座上时ꎬ测得最大方位角 ０.００２°ꎬ－０.００３°ꎬ
最大方位角速率 ４.５４° / ｓꎬ－ ４.１２° / ｓꎻ当激光器、干
涉镜均架在振动台地基外时ꎬ测得最大方位角

０.００１°ꎬ －０.００１°ꎬ 最 大 方 位 角 速 率 ０.９９° / ｓꎬ
－０.９５° / ｓꎮ 这说明周围环境对测试结果有较大影

响ꎬ为减少振动台振动时对干涉镜的振动影响ꎬ干
涉镜应尽量远离振动台ꎬ但测量距离过长ꎬ不但增

加光束准直的难度ꎬ也增加了光轴与运动轴的不平

行带来的影响ꎬ且光损过大ꎬ这些都将影响测量准

确度ꎮ 现场测量时ꎬ应综合考虑这两方面的因素ꎬ
选择合适的测量位置ꎬ并保证测试现场的安静、稳
定ꎬ减少干扰因素ꎮ

４　 结束语

该振动台动态角测试方法有效解决了动态环境

下小角度的测量问题ꎬ具有非接触、高频响、可溯源

的优点ꎬ同时测量灵活ꎬ现场适应性强ꎬ可用于不同

场合的类似测量ꎮ 该测试方法也有很多有待完善的

地方ꎬ比如周边空间的振动会影响到测量准确度ꎬ如
何进行不确定度评定等问题ꎮ
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基于 ＭＥＭＳ 陀螺的转台超速保护装置的研制

刘　 华　 刘均松
(北京航天计量测试技术研究所ꎬ北京 １０００７６)

　 　 摘　 要　 转台作为一种常用的测试设备ꎬ一旦发生失控超速的“飞车”现象ꎬ将会带来比较严重的后果ꎮ 介

绍了一种基于 ＭＥＭＳ 陀螺的转台超速保护装置ꎬ指出了转台超速所带来的危害ꎬ描述了该保护装置的具体组成及

原理ꎬ并通过 Ｍａｔｌａｂ 仿真验证了该装置的可行性ꎮ 在实践中应用该装置ꎬ取得了良好的效果ꎮ

　 　 关键词　 陀螺　 转台　 保护装置
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１　 引　 言

用于测试惯导系统的转台ꎬ一旦发生超速情况ꎬ
轻则转台台体限位等机械结构受损ꎬ重则惯导器件

受损ꎮ 因此ꎬ在转台研制和使用过程中一定要注意

防止转台超速情况的发生ꎮ 一旦发生ꎬ要采取合适

的手段来减轻超速所带来的危害ꎮ
本文所介绍的转台超速保护装置是独立于转台

的控制系统之外的一套系统ꎮ 一般而言ꎬ超速保护

装置主要由测速器件、逻辑判断电路和电机制动等

三部分组成ꎮ

２　 测速装置

结合惯性测试设备的实际情况ꎬ超速保护装置

所需要的测速器件的要求如下:
１)对测速准确度要求不高ꎬ但要满足测速范围

的需要ꎻ
２)体积要小ꎬ避免挤占转台设备的空间ꎻ
３)质量小ꎬ不增加转台过多的惯量或消耗电机

的力矩ꎻ
４)可靠性要高ꎻ
５)安装方便ꎬ尽量减少给转台装调带来负担ꎮ



现在常用的测角装置如感应同步器、码盘、旋转

变压器和测速机等ꎬ或者由于价格比较高ꎬ或者由于

安装条件比较苛刻ꎬ或者由于后期处理电路过于复

杂等ꎬ都不太适合做测速装置ꎮ
近年来ꎬ作为当代 ＭＥＭＳ 领域和惯性领域的十

分重要的分支ꎬ微机械陀螺仪获得了长足的发展ꎮ
它具有成本低ꎬ尺寸小ꎬ质量小 ꎬ可靠性高等优点ꎬ
因而在低成本系统中获得了越来越广泛的应用ꎮ

在本装置中采用的是微机械陀螺[１]ꎮ 目前ꎬ微
机械陀螺的准确度虽然很低ꎬ但是并不影响我们用

来做转台超速保护使用ꎮ 由于二维转台是在定基座

上使用ꎬ且两轴的垂直度和相交度都在 ５″以下ꎬ因
此完全可以使用单轴微机械陀螺作为测速装置ꎮ 在

使用单轴微机械陀螺作为测速装置之前ꎬ要对所采

用的微机械陀螺进行一定的标定ꎬ从而来获得相关

的参数ꎬ微机械陀螺速率测试模型[２]为

Ｖ
－ ＝ Ｋ０ ＋ Ｋ１ × ω (１)

式中: Ｖ
－
——— 微机械陀螺的输出电压值ꎬＶꎻＫ０———

微机械陀螺的漂移值ꎬＶꎻＫ１——— 微机械陀螺的标度

因数ꎻω ———微机械陀螺的转速ꎬｒａｄ / ｓꎮ
将微机械陀螺装于试验工装中ꎬ试验工装用夹

具紧固在单轴转台台面上ꎬ给微机械陀螺供电ꎬ单轴

测试转台控制计算机分别给出±２５０° / ｓꎬ± ２００° / ｓꎬ
±１００° / ｓꎬ±５０° / ｓꎬ±１０° / ｓꎬꎬ±５° / ｓꎬ０° / ｓ 的速率指令ꎮ
当转台转速平稳后ꎬ在不同的速率点每 １ｍｓ 采样一

次陀螺电压ꎬ将所采样的陀螺电压进行一定的数据

处理后ꎬ值根据式(１)进行线性拟合ꎬ进而求出 Ｋ０ꎬ
Ｋ１ꎬ微机械陀螺拟合后的曲线为

Ｖ
－ ＝ ２.５５１ ＋ ０.００６ ０９８ × ω (２)

　 　 即 Ｋ０ ＝ ２.５５１ꎬＫ１ ＝ ０.００６ ０９８

３　 逻辑判断电路

由于微机械陀螺输出为电压值ꎬ当转台处于超

速状态时ꎬ转台的转速为 － ω１ < Ｖ
－

< ω１(ω１ 为转台

处于超速状态时的速度)ꎮ 微机械陀螺经过标定

后ꎬ根据式(１) 可以求出转台在工作时微机械陀螺

输出的电压所处的合理范围(Ｖ１ꎬＶ２)ꎮ 当微机械陀

螺输出在合理范围内ꎬ逻辑判断电路输出低电平ꎮ
当输出电压值在合理范围之外ꎬ判断电路输出高电

平ꎮ 判断电路原理图如图 １ 所示ꎮ

图 １　 逻辑判断电路原理图

　 　 电压值合理范围 (Ｖ１ꎬＶ２) 的设置可以通过滑动

变阻器 Ｒ３ꎬＲ４ 的阻值的来设置ꎮ 电压比较器采用

ＡＤＣＭＰ６００ 极快型比较器ꎬ该器件由 ＡＤＩ 公司的专

有 ＸＦＣＢ２ 工艺制造ꎮ 该比较器具有极其丰富多样

的功能特性ꎬ并且易于使用ꎬ低噪声 ＴＴＬ－ / ＣＭＯＳ－

兼容输出驱动器ꎮ 但是ꎬＡＤＣＭＰ６００ 输出电流比较

小ꎬ标称值为 ３ｍＡꎮ 因此ꎬ需要加入电流放大芯片

来提高输出的驱动能力ꎮ 此处ꎬ采用的是 ｕｌｎ２８０４ꎬ
是高电压、大电流的八达林顿晶体管阵列ꎮ 将输出

电流放大从而驱动继电器 Ｆ１ 和 Ｆ２ꎬ转台处在正常
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工作范围内ꎬ继电器 Ｆ１ 输出低电平ꎮ 当转台失控

时ꎬ继电器 Ｆ１ 输出高电平ꎮ

４　 电机制动

在生产过程中ꎬ经常需要采取一些措施使电动

机尽快停转ꎬ或者从某高速降到某低速运转ꎬ或者限

制负载在某一转速下稳定运转ꎬ这就是电动机的制

动问题ꎮ
实现制动有两种方法ꎬ机械制动和电磁制动ꎮ

机械制动ꎬ一般都是抱闸方式ꎬ定子断电后自动制动

抱闸ꎬ时间短ꎬ震动大ꎮ 电磁制动是使电机产生与其

旋转方向相反的电磁转矩ꎬ其特点是制动转矩大ꎬ操
作控制方便ꎮ

本装置采用的是直流力矩电机短接制动的方

法ꎬ这种方式适用于电机转速不高的情况ꎬ下面求出

直流电机短接制动的模型[１]ꎮ
由直流力矩电机电枢电压平衡方程得

Ｕａ ＝ Ｅ ＋ ＩａＲａ ＋ Ｌ
ｄＩａ
ｄｔ

＝ Ｋｅω ＋ ＩａＲａ ＋ Ｌ
ｄＩａ
ｄｔ

(３)

式中: Ｕａ——— 理想电压平均值ꎬＶꎻＥ——— 为电枢反

电动势ꎬＶꎻＩａ——— 电机电枢电流ꎬＡꎻＲａ——— 电枢回

路总电阻ꎬΩꎻＩａ——— 电枢回路总电感ꎬＨꎮ
由直流力矩电机力矩平衡方程得

ＫｅＩａ ＝ Ｊ ｄω
ｄｔ

＋ Ｔ０ (４)

式中:Ｔ０——— 电机静态摩擦力矩ꎬＮ􀅰ｍꎻＪ——— 转动惯

量ꎬｋｇ􀅰ｍ２ꎻω——— 转台转速ꎬｒａｄ / ｓꎻＫｅ——— 力矩系数ꎮ
当电机处于转接制动时ꎬＵａ ＝ ０ꎬ 由式(３) 和

(４) 可得

Ｋｅω ＝－ Ｌａ Ｉ
􀅰

ａ － ＩａＲａ

ＫｅＩａ ＝ Ｊω􀅰 ＋ Ｔ０
{ (５)

５　 Ｍａｔｌａｂ 仿真

由相关资料可知ꎬ电机参数 Ｌａ ＝ ７０ｍＨꎬ Ｒａ ＝
３.１Ωꎬ Ｋｅ ＝ １１.４ꎬＪ ＝ ６４ｋｇ􀅰ｍ２ꎬ经过测试ꎬ可知 Ｔ０ ≈
０(Ｎ􀅰ｍ) ω < ０.００５(ｒａｄ / ｓ)
２(Ｎ􀅰ｍ) ω ⩾ ０.００５(ｒａｄ / ｓ){

本实验装置用在为西安某所研制生产的测试转

台上ꎬ结合实际情况ꎬ转台正常工作时ꎬ速度不会超

过 １２° / ｓꎬ加速度不会超过 ２０° / ｓ２ꎬ因此ꎬ当转台速度

为 ３０° / ｓꎬ加速度为 ５０° / ｓꎬ判断转台处在超速状态ꎬ
不妨设初始条件

Ｉ０ ＝ ５.０Ａꎬω０ ＝ ０.５(ｒａｄ / ｓ) (５)

　 　 在 Ｍａｔｌａｂ 中ꎬ仿真结果如图 ２ 所示

图 ２　 电机短接仿真图

从图中可以看出ꎬ电机停转过程中需要 ３８.０７°
行程左右ꎬ而且电机短接过程中的电流都不超过电

机的安全电流ꎮ 因此ꎬ该电机不需要转切到大功率

能耗电阻上ꎬ从而将制动电流控制在允许范围内ꎮ

６　 实验结果

调节电路中的 Ｒ３ 和Ｒ４ꎬ将逻辑判断电路中的电

压合理范围(Ｖ１ꎬＶ２) 设置为(２.３５ꎬ２.７５)ꎮ 当转台

正常工作时ꎬ在软件上给转台加以干扰ꎬ使转台内框

超速ꎬ保护装置起作用ꎬ内框运行 ３ｓ 左右就停止ꎬ行
程大约为 ４０°ꎮ

７　 结束语

基于 ＭＥＭＳ 陀螺的转台超速保护装置是独立

于转台控制系统之外的另外一套系统ꎬ它具有成本

低ꎬ易安装ꎬ体积小等优点ꎬ可以更好的监控转台的

运转ꎮ 在转台出现超速时ꎬ能采取有效的措施减轻

其危害ꎬ实验结果证明该装置达到了预期的目的ꎮ
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一种测量计算飞行器初始姿态角的新方法

王庆春　 杨培源
(中国人民解放军 ９１５５０ 部队ꎬ大连 １１６０２３)

　 　 摘　 要　 根据发射平台自身特性ꎬ运用特殊点、线、面之间存在的几何关系ꎬ总结出一种简便的飞行器发射

方位角和初始姿态角的测量计算方法ꎬ为飞行器参数装订提供了可靠保障ꎮ 通过飞行试验验证ꎬ证明了该测量计

算方法有效性ꎮ

　 　 关键词　 飞行器　 姿态角 射向标定 测量　 计算
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ｏｆ Ａｉｒｃｒａｆｔ’ ｓ Ｐｒｉｍｅｖａｌ Ｐｏｓｔｕｒｅ

ＷＡＮＧ Ｑｉｎｇ￣ｃｈｕｎ　 ＹＡＮＧ Ｐｅｉ￣ｙｕａｎ
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１　 引　 言

初始姿态角是飞行器飞行前装订的重要参数ꎬ
其测量准确度影响到飞行试验的成败[１]ꎮ 某型飞

行器所用发射平台为过渡产品ꎬ自身没有惯导系统ꎬ
对于初始姿态参数的获取ꎬ无现成可用的测量计算

方法ꎮ 本文根据发射平台自身存在的一些特性ꎬ制
定了飞行器射向的标定方法ꎬ进一步摸索出一种简

便的初始姿态角测量计算方法ꎮ

２　 飞行器射向标定与求解

发射方位角ꎬ又称射击方位角ꎬ过发射点的天文

北(大地真北)与该点瞄准方向(对瞄准点)在过该

点平面(切平面)上投影的夹角ꎬ并以该点天文北开

始顺时针方向旋转为正ꎮ 天文北与瞄准方向在水平

面上投影的夹角ꎬ称为天文发射方位角ꎬ大地北与瞄

准方向在切平面上投影的夹角ꎬ称为大地发射方位

角[２]ꎮ 发射方位角通常用 θ 来表示ꎮ
２.１　 参数测量

由于我们采用的发射坐标系是垂线坐标系ꎬ因



此所说的发射方位角指天文发射方位角ꎮ 由发射方

位角的定义可知ꎬ如果发射场坪没有安装发射平台ꎬ
我们可以直接将经纬仪架在发射点 Ｏ 上ꎬ利用 Ｏ 点

和方位标 Ｃ 之间的大地方位角找到真北ꎬ进而确定

基本射击方向ꎮ 但是ꎬ在进行射向标定时发射平台

已经固定于发射点处ꎬ发射点地标已经被覆盖ꎬ无法

在发射点架设经纬仪ꎬ只能选用其他测量方法ꎮ
射向标定方法如图 １ 所示ꎮ 假设 Ａ ′ꎬＢ ′ 和 Ｄ ′

分别为发射平台前、后标定点和辅助测量点ꎬ他们在

同一水平面的投影分别为 ＡꎬＢꎬＤꎮ ＢＡ 为射向ꎮ 可知

Ａ ′Ａ ⊥ 平面 ＡＢＤꎬＢ ′Ｂ ⊥ 平面 ＡＢＤꎬＤ ′Ｄ ⊥ 平面

ＡＢＤꎮ 在平面 ＡＢＤ 内作 ＡＥ ∥ ＤＢꎬＤＥ ∥ ＡＢꎬ ＡＥ 交

ＤＥ 于Ｅ点ꎮ 做Ｂ ′Ｆ∥ ＡＢꎬ交 Ａ ′Ａ于Ｆ点ꎻ作Ｂ ′Ｇ∥
ＢＤꎬ交 Ｄ ′Ｄ 于 Ｇ 点ꎮ 将经纬仪架设在测量点 Ｄ ′ꎬ由
测量点 Ｄ ′瞄准方位标 Ｃꎬ光电经纬仪清零ꎬ逆时针旋

转 θ０ꎬ找到真北方向ꎬ光电经纬仪再次清零ꎮ 旋转经

纬仪测得发射平台后标定点方位角为 θＢꎬ前标定点方

位角为 θＡꎬ同时记录Ｄ ′与 Ｂ ′两点的俯仰角ΦＤ ′Ｂ ′ꎮ

图 １　 标定方法示意图

已知测量参数:发射点 Ｏ 和方位标 Ｃ 的大地坐

标(ＷＧＳ － ８４世界大地坐标系)ꎬＯＣ方位角ꎻ辅助测

量点 Ｄ ′(已经固定) 和方位标 Ｃ 的大地坐标(ＷＧＳ
－ ８４ 世界大地坐标系)ꎬＤ ′Ｃ 方位角 θ０ ꎮ

未知参数:ＤＢꎬＡＢ 长度以及 ＤＡꎬＤＢ 方位角ꎮ 先

用钢卷尺测量 Ｄ′Ｂ′的距离ꎬ再用光电经纬仪测得 Ｄ′
与 Ｂ′两点的俯仰角 ΦＤ′Ｂ′ꎬ可获得 ＤＢ 的距离等于
Ｄ′Ｂ′ｃｏｓΦＤ′Ｂ′ꎻ同样ꎬ 可以计算出 ＡＢ 的距离等于

Ａ′Ｂ′ｃｏｓΦꎬ不同的是Ａ ′与Ｂ ′的俯仰角要通过象限仪

获得ꎮ ＤＡꎬＤＢ 方位角和辅助测量点 Ｄ ′ 与发射平台
前、后标定点连线的方位角是相等的ꎬ只要测量出

Ｄ′Ａ′ꎬＤ′Ｂ ′的方位角ꎬ就可以计算出发射方向角 θꎮ
２.２　 射向求解

如图 １ 所示ꎬ在 △ＡＤＢ 内利用正弦定理可知
ＤＢ / ＡＢ ＝ ｓｉｎ∠ＡＤＥ / ｓｉｎ∠ＢＤＡ (１)

当测量点 Ｄ 在 ＡＢ 连线左后方(沿射击方向) 时

∠ＡＤＥ ＝ θＡ － θ (２)

∠ＢＤＡ ＝ θＢ － θＡ (３)

　 　 又因为

ｓｉｎ∠ＡＤＥ ＝ ｓｉｎ∠ＤＡＢ (４)

　 　 所以ꎬ式(１) 可改写为

ｓｉｎ(θＡ － θ) ＝ (ＤＢ / ＡＢ) × ｓｉｎ(θＢ － θＡ) (５)

　 　 进一步可得发射平台实际发射方位角

θ ＝ θＡ － ａｒｃｓｉｎ[(ＤＢ / ＡＢ) × ｓｉｎ(θＢ － θＡ)] (６)

　 　 同理ꎬ当测量点 Ｄ在 ＡＢ 连线右后方(沿射击方
向) 时ꎬ发射平台实际发射方位角按式(７) 计算ꎮ

θ ＝ θＡ ＋ ａｒｃｓｉｎ[(ＤＢ / ＡＢ) × ｓｉｎ(θＡ － θＢ)] (７)

　 　 当测量点 Ｄ在 ＡＢ连线左后方时 θＡ < θＢꎬ 当测
量点 Ｄ 在 ＡＢ 连线右后方时 θＡ > θＢꎮ 综上可知ꎬ不
用区分测量点 Ｄ的位置ꎬθ用式(６) 或式(７) 计算求

解均可ꎮ

３　 初始姿态角计算

姿态角是用于描述飞航(行) 体绕其质心运动

状态的角ꎬ姿态角常用俯仰角Φ、偏航角Ψ和横倾角

Υ 来表示[２]ꎮ 初始姿态角为飞航(行) 体在发射前
的姿态角ꎮ 初始偏航角为 ０ꎬ本文主要对导弹的初

始横倾角和俯仰角的测量计算进行讨论ꎮ
３.１　 横倾角测量计算

因为发射平台安装误差ꎬ 其与水平面存在倾

角ꎮ 我们发现ꎬ发射平台未起竖时的射向和起竖后

的射向有较大的偏差ꎮ 根据初步分析ꎬ横倾角的存

在是导致这一现象的直接原因ꎮ
横倾角计算示意图如图 ２ 所示ꎮ 其中ꎬΔθ 为发

射平台起竖前后射击方位角的偏差差值ꎻγ 为发射

平台所在平面的横倾角ꎻΦ 为发射平台起竖后俯仰

角ꎮ 平面 ＡＢＳＺ 是发射平台未起竖时所处的平面ꎬ
平面 ＡＢ′Ｓ′Ｚ 是发射平台起竖后所处的平面ꎬＢꎬＡ 两
点为发射平台的前、后标定点ꎬ平面 ＫＬＭＮ是发射平

台起竖过程中ＢＡ经过的平面ꎮ 可以发现ꎬ当横倾角

为正时(面向射击方向ꎬ左高为正)ꎬ在发射平台起

竖后ꎬ前标定点Ｂ′在水平面的投影Ｐ′点比Ｂ点的投

影点 Ｐ 向右偏移了(朝射向方向)ꎬ说明发射平台起

竖后射向方位角变大了ꎮ 同理ꎬ横倾角为负时ꎬ当发

射平台起竖后ꎬ方位角会相应的变小ꎮ
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图 ２　 横倾角计算示意图

下面ꎬ通过证明给出横倾角和射向偏角的几何

关系ꎮ 在图 ２ 中通过 Ｐ′ 向 ＫＬ 作垂线 Ｐ′Ｈꎬ交 ＫＬ 于

点 Ｈ点ꎬ连接Ｂ′Ｈꎮ 因为ＫＬ垂直于ＢＰ′和Ｐ′Ｈꎬ所以

Ｂ′Ｈ ⊥ＫＬꎬ则Ｂ′Ｈ∥ＮＫꎬ则△ＥＢ′Ｃ ∽ △ＫＡＡ′ꎬ所以

∠ＥＢ′Ｃ ＝ γꎮ 也容易证明 ∠ＥＡＣ ＝ Δθꎮ

ｓｉｎΔθ ＝ ｓｉｎ∠ＥＡＣ ＝ ＥＣ / ＡＣ (８)

ｔａｎγ ＝ ｔａｎ∠ＥＢ′Ｃ ＝ ＥＣ / Ｂ′Ｃ (９)

ｔａｎΦ ＝ Ｂ ′Ｃ / ＡＣ (１０)

　 　 综合式(８)ꎬ(９)ꎬ(１０)ꎬ可以得出

ｓｉｎΔθ ＝ ｔａｎγ × ｔａｎΦ (１１)

　 　 这样ꎬ就可以计算出发射平台的横倾角

γ ＝ ａｒｃｔｇ(ｓｉｎΔθ / ｔａｎΦ) (１２)

３.２　 俯仰角测量计算

俯仰角计算示意图如图 ３ 所示ꎬ平面 ＫＬＭＮ 与

水平面 ＫＬＰＱ相交于 ＫＬꎬ倾角为 αꎬ在平面 ＫＬＭＮ内

画任意一条直线 ＡＢꎬ设直线 ＡＢ 与水平面的夹角为

β１ꎬ与 ＫＬ 的夹角为 λꎬ则有

ｓｉｎβ１ ＝ ＢＣ / ＡＢ (１３)

ｓｉｎα ＝ ＢＣ / ＫＢ (１４)

ｓｉｎλ ＝ ＫＢ / ＡＢ ＝ ｓｉｎβ１ / ｓｉｎα (１５)

　 　 在平面 ＫＬＭＮ 上再画另一直线ꎬ使它垂直于直

线 ＡＢꎬ与水平面夹角为 β２ꎬ则它与 ＫＬ 的夹角为９０°
－ λꎮ 同理ꎬ可知

ｓｉｎ(９０° － λ) ＝ ｓｉｎβ２ / ｓｉｎα (１６)

　 　 由式(１５)ꎬ(１６) 得

图 ３　 俯仰角计算示意图

ｓｉｎ２α ＝ ｓｉｎ２β１ ＋ ｓｉｎ２β２ (１７)

　 　 β１ 和 β２ 的值都可以用象限仪测量给出ꎮ 所以ꎬ
如果在一个平面上相互垂直的两个方向的倾角已

知ꎬ我们就能计算出这个平面与水平面的倾角 αꎮ
同样ꎬ 当我们知道 α 和 β１(β２)ꎬ 我们就能求出

β２(β１)ꎮ 初始姿态里面的横倾角与俯仰角就是发射

平台所在平面上相互垂直的两个方向的倾角ꎬ将测

量所得的 α 和横倾角 γ 代入式(１３)ꎬ就可以求解出

发射平台起竖后在射击方向的倾角ꎬ即俯仰角ꎮ

４　 结束语

在某两型飞行器试验中ꎬ我们采用上述测量计

算方法ꎬ以发射平台射向标定的几组数据为基础ꎬ在
经纬仪(象限仪)测量误差、钢卷尺测距误差都取极

限的情况下ꎬ计算出发射方位角、初始姿态角的最大

偏差为 ４″ꎬ足以满足试验任务测量误差不大于 ６′的
要求ꎮ 用该测量计算方法得出的参数值ꎬ用于飞行

器参数装订ꎬ代替以往装载的模糊数据ꎬ填补了此处

的测量空白ꎮ 此方法适用于各种发射平台的射向和

姿态角的测量ꎬ不同的平台稍做调整即可应用ꎮ 若

需进一步提高测量的准确度ꎬ还应充分考虑发射点、
方位标点以及标定点的大地测量误差ꎬ坐标转换误

差ꎬ发射平台支架本身形位公差、标定刻线安装偏

差、俯仰角测量平台的平整度以及发射平台支架标

定刻线与发射平台轴线之间的同轴度偏差等因素ꎮ
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三轴相交度的一种测量方法

王明元　 杨连春　 余海盛　 张　 新
(九江精密测试技术研究所ꎬ江西九江 ３３２０００)

　 　 摘　 要　 介绍一种通过激光跟踪仪测量三轴转台三轴相交度的测量方法ꎮ 该测量方法是利用激光跟踪仪

测量出转台内、中、外框上两固定点(靶镜座位置)绕其回转轴线运动时一些位置点的空间坐标ꎬ拟合这些点从而构

造出两个圆及其圆心ꎬ再由两个圆心构造出一条回转轴线ꎮ 这样ꎬ将三轴转台的三条回转轴线构造出来以后就可

计算出三条回转轴线两两之间的距离ꎬ根据三条回转轴线两两之间的距离就能求出三轴转台的三轴相交度ꎮ

　 　 关键词　 三轴转台　 相交度　 激光测量
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１　 引　 言

在三轴转台 (惯性技术测试设备) 研制过程

中ꎬ有一项三轴相交度的技术指标要求ꎮ 一般情况

下ꎬ三轴相交度要求为 Φ０. ５ｍｍ 的球内ꎮ 国军标

ＧＪＢ１８０１－９３«惯性技术测试设备试验方法»中没有

规定此项指标的检测方法ꎮ 因此ꎬ国内三轴转台的

研制单位对三轴相交度的检测方法也进行了一些

研究ꎬ对不同结构形式的三轴转台的三轴相交度提

出了一些检测方法ꎮ 但这些检测方法实现比较困

难ꎬ测量效率较低ꎬ测量准确度难以保证ꎮ 因此ꎬ在
三轴转台的研制中ꎬ三轴相交度的指标要求有些是

由加工工艺来保证的ꎬ特别是中框和内框为长方形

结构的三轴转台的三轴相交度是由加工装配来保

证的ꎬ没有进行实测ꎮ 近年来ꎬ在精密制造、装配及

检测等工业测量和精密工程测量领域ꎬ激光跟踪仪



以其测量速度快、准确度高、测量范围大的优点得

到了广泛应用ꎮ 其基本原理是极坐标法ꎬ通过测量

目标的水平角、垂直角及斜距ꎬ建立以测站为中心

的极坐标系ꎮ 斜距利用激光干涉原理测量ꎬ在跟踪

头中有一个位置敏感探测器(ＰＳＤ)ꎬ可以测出激光

束的位置变化量ꎬ通过软件精确计算并反馈给伺服

马达控制跟踪头的转动ꎬ从而实现跟踪测量ꎮ 本文

以三轴转台的三轴相交度要求为 Φ０.５ ｍｍ 为例ꎬ
介绍利用激光跟踪仪测量三轴相交度的一种测量

方法ꎮ

２　 测量原理

回转轴线是指回转物体在某个瞬间绕其转动、
且与回转物体固定在一起的一根线段ꎮ 本文介绍的

是一种简便测量三轴相交度的方法ꎮ 利用激光跟踪

仪测量出转台各框架上两固定点(靶镜座位置)绕

其回转轴线转动时一些位置的点空间坐标ꎬ拟合这

些点即可构造出两个圆和其圆心ꎬ由两个圆心可构

造出一条回转轴线ꎮ 将三轴转台的三条回转轴线构

造出来以后就可计算出三条回转轴线两两之间的距

离ꎬ根据三条回转轴线两两之间的距离就能求出三

轴转台的三轴相交度(外框回转轴线与中框回转轴

线的距离 Ｌ１、中框回转轴线与内框回转轴线的距离

Ｌ２、外框回转轴线与内框回转轴线的距离 Ｌ３)ꎮ 根

据三条回转轴线两两之间的距离就能求出三轴转台

的三轴相交度

Ｌ＝ Ｌ２
１ ＋ Ｌ２

２ ＋ Ｌ２
３

图 １　 靶镜座安装示意图ꎬ黑点为靶镜座安装

位置图

３　 测量方法

调整三轴转台的三个可调垫铁ꎬ使三轴转台外

框回转轴线基本处于铅垂状态ꎮ 用热熔胶枪将激光

跟踪仪的靶镜座分别固定到内框框架两端、中框框

架两端、外框框架两端ꎬ如图 １ 所示ꎮ 在三轴转台的

前方约 ５ｍ 处放置激光跟踪仪ꎬ待激光跟踪仪预热

完成后ꎬ即可开始测量ꎮ 激光跟踪仪的示意图如图 ２
所示ꎮ

图 ２　 激光跟踪仪示意图

３.１　 构造内框回转轴线

将转台中框和外框固定ꎬ并使内框大致处于铅

垂状态ꎮ 将激光跟踪仪靶镜引至内框放置好的靶镜

座上ꎬ转动内框由激光跟踪仪静态测量 ６ 个位置点

(实测时测了 ６ 个位置ꎬ测量位置点数也可根据实

际测量情况适当增加ꎬ但要保证转动的范围内不挡

光)的空间位置坐标值ꎬ由激光跟踪仪分析计算软

件根据 ６ 个点构造出一个圆 (实测圆的半径为

３８７.６５４ ３ｍｍꎬ圆度为０.００４ ７ｍｍ)ꎬ并自动生成了圆

心 Ａ１ꎻ然后将靶镜放到内框另一靶镜座上ꎬ再转动

内框 ６ 个位置点ꎬ测量 ６ 个位置点的空间位置坐标

值ꎬ根据 ６ 个点构造出第二个圆(实测圆的半径为

３７５.５６４ ７ｍｍꎬ圆度为０.００４ ３ｍｍ)ꎬ并自动生成了圆

心 Ａ２ꎻ根据两圆心 Ａ１ꎬＡ２构造出一直线ꎬ该直线即为

内框回转轴线ꎮ
３.２　 构造中框回转轴线

将转台的外框固定ꎬ将激光跟踪仪靶镜引至中

框放置好的靶镜座上ꎬ测得中框一端 ６ 个位置点的

坐标值ꎬ根据 ６ 个点构造出一个圆(实测圆的半径

为４３１.２３１ ４ｍｍꎬ圆度为０.０１１ ６ｍｍ)ꎬ并自动生成了

圆心 Ｂ１ꎻ然后将靶镜放到中框另一靶镜座上ꎬ再转

动中框 ６ 个位置点ꎬ测量 ６ 个位置点的空间位置坐
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标值ꎬ根据 ６ 个点构造出第二个圆(实测圆的半径

为４２３.４２３ １ｍｍꎬ圆度０.０１０ ８ｍｍ)ꎬ并自动生成了圆

心 Ｂ２ꎻ根据两圆心 Ｂ１ꎬＢ２构造出一直线ꎬ该直线即为

中框回转轴线ꎮ
３.３　 构造外框回转轴线

同样方法ꎬ将激光跟踪仪靶镜引至外框放置好

的靶镜座上ꎬ测得外框一端 ６ 个位置点的坐标值ꎬ根
据 ６ 个点构造出一个圆(实测圆的半径为７０６.５４３ ６
ｍｍꎬ圆度为０.００７ ８ｍｍ)ꎬ并自动生成了圆心 Ｃ１ꎻ然
后将靶镜放到中框另一靶镜座上ꎬ再转动中框 ６ 个

位置点ꎬ测量 ６ 个位置点的空间位置坐标值ꎬ根据 ６
个点构造出第二个圆(实测圆的半径为７１５.５３２ ６
ｍｍꎬ圆度为０.００８ １ｍｍ)ꎬ并自动生成了圆心 Ｃ２ꎻ根
据两圆心 Ｃ１ꎬＣ２构造出一直线ꎬ该直线即为外框回

转轴线ꎮ
３.４　 计算三条回转轴线互相之间的距离

由激光跟踪仪分析计算软件构造出一条与外框

回转轴线和中框回转轴线相互垂直的直线ꎬ查看这

条直线的长度就是外框回转轴线与中框回转轴线的

距离 Ｌ１ꎬ实测 Ｌ１ ＝ ０.０３７ ８ｍｍꎻ用同样方法ꎬ测得中

框回转轴线与内框回转轴线的距离 Ｌ２ ＝ ０.０６４ ５ｍｍꎻ
外框回转轴线与内框回转轴线的距离 Ｌ３ ＝ ０.０５３ ２
ｍｍꎮ

那么ꎬ三轴转台的三轴相交度为

　 　 Ｌ ＝ Ｌ２
１ ＋ Ｌ２

２ ＋ Ｌ２
３ ＝

０.０３７ ８２ ＋ ０.０６４ ５２ ＋ ０.０５３ ２２ ≈
０.０９(ｍｍ)

４　 测量不确定度评定

该三轴相交度测量方法的不确定度主要影响量

有激光跟踪仪的测量不确定度和三轴转台回转轴线

的变动量ꎮ
４.１　 激光跟踪仪测量不确定度的来源

４.１.１　 外界环境

外界环境包括温度变化、温度梯度、大气抖动、
外界振动、仪器支架和被测物的稳定性等ꎮ 不同环

境条件下得到的测量结果会不相同ꎬ因此在测量中

要严格控制ꎮ
４.１.２　 仪器

仪器本身由很多电子元件组成ꎬ它们的散热会

导致仪器结构随时间而产生细微变化ꎮ 而且激光频

率也会随时间发生漂移ꎬ在刚开机预热后的一段时

间内非常明显ꎮ 激光跟踪仪包括两个度盘及各种反

射光路组成的测角系统、激光干涉测距系统及各种

复杂的马达、反馈系统ꎮ 仪器的加工装配误差、运输

及外界环境的变化都会造成光路的改变及轴系关系

的变化ꎬ影响仪器的性能ꎮ 测量前需要通过仪器特

定的校准步骤进行校准ꎮ
４.１.３　 操作的影响

仪器的操作ꎬ应能够根据测量任务的具体情况ꎬ
选择合适的方案ꎬ并采取措施使得仪器自身及外界

因素对测量结果的影响最小ꎮ
因此ꎬ测量时需对影响测量不确定度的因数进

行控制ꎬ即要在满足仪器的使用条件要求时才开始

测量ꎮ 我们测量所使用的激光跟踪仪为 ＡＰＩ Ｔ３ 型ꎬ
其主要的技术指标为:三维空间测量不确定度:静态

５×１０－６(５μｍ / ｍ)ꎮ
由于测量是在静态模式下进行ꎬ因此激光跟踪

仪在 ５ｍ 处的空间静态测量不确定度约为 ｕ１ ＝ ０.０２５
ｍｍꎮ
４.２　 三轴转台回转轴线变动量的影响

三轴转台的三条回转轴线在空间位置不是唯一

不变的ꎬ它与支撑轴承的准确度ꎬ转台轴的刚度等有

关ꎮ 可从激光跟踪仪的测量点构造出来圆的圆度看

出其变动量ꎬ实测内框回转轴线变动量:ｕ２ ＝ ０.００５
ｍｍꎻ中框回转轴线变动量 ｕ３ ＝ ０.０１２ｍｍꎻ外框回转

轴线变动量 ｕ４ ＝ ０.００８ｍｍꎮ
这样ꎬ用激光跟踪仪测量三轴转台三轴相交度

的标准测量不确定度约为

　 ｕｃ ＝ ｕ２
１ ＋ ｕ２

２ ＋ ｕ２
３ ＋ ｕ２

４ ＝

０.０２５２ ＋ ０.００５２ ＋ ０.０１２２ ＋ ０.００８２ ≈
０.０３ (ｍｍ)

Ｕ＝ ｋｕｃ ＝ ０.０６　 (ｋ＝ ２)

５　 结束语

从上述测量方法可以看出ꎬ该方法能很方便地

实现三轴相交度的测量ꎮ 且从测量不确定度评定来

看ꎬ 该测量方法足以满足测量的要求ꎮ
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基于支持度的 ＭＥＭＳ 陀螺信息融合方法

张华强　 赵　 剡　 陈　 雨
(北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院ꎬ北京 １００１９１)

　 　 摘　 要　 为了解决微机械电子系统(ＭＥＭＳꎬ ｍｉｃｒｏ ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ ｓｙｓｔｅｍ) 惯性器件测量准确度低、噪
声大、长时间单独使用导航误差积累大等缺点ꎬ提出了一种 ＭＥＭＳ 陀螺阵列结构设计ꎬ在完成微型惯性测量单元

(ＭＩＭＵꎬ ｍｉｃｒｏ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｕｎｉｔ)的标定后ꎬ采用基于支持度的信息融合方法对陀螺阵列输出进行信息融

合ꎮ 试验结果表明:该结构设计和信息融合方法能够有效的提高 ＭＩＭＵ 的测量准确度ꎬ具有一定的工程应用价值ꎮ

　 　 关键词　 支持度　 ＭＥＭＳ 陀螺　 阵列结构　 信息融合

Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ Ｆｕｓｉｏｎ ｏｆ ＭＥＭＳ￣ｇｙｒｏ Ｂａｓｅｄ ｏｎ Ｓｕｐｐｏｒｔ Ｄｅｇｒｅｅ

ＺＨＡＮＧ Ｈｕａ￣ｑｉａｎｇ　 ＺＨＡＯ Ｙａｎ　 ＣＨＥＮ Ｙｕ
(Ｂｅｉｊｉｎｇ Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ ｏｆ Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ ａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓꎬ Ｂｅｉｊｉｎｇ １００１９１)

　 　 Ａｂｓｔｒａｃｔ　 Ｔｈｅ ＭＥＭＳ ｉｎｅｒｔｉａｌ ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ ｈａｖｅ ｓｏｍｅ ｄｉｓａｄｖａｎｔａｇｅｓ ｓｕｃｈ ａｓ ｌｏｗ￣ａｃｃｕｒａｃｙ ａｎｄ ｂｉｇ￣
ｎｏｉｓｅꎬ ｗｈｉｃｈ ｃａｎ’ｔ ｕｓｅｄ ｆｏｒ ｎａｖｉｇａｔｉｏｎ ａｌｏｎｅ ｂｅｃａｕｓｅ ｏｆ ａｃｃｕｍｕｌａｔｅｄ ｅｒｒｏｒ. Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｓｏｌｖｅ ｔｈｉｓ ｐｒｏｂ￣
ｌｅｍꎬ ａ ＭＥＭＳ￣ｇｙｒｏ ａｒｒａｙ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｅｓｉｇｎ ｉｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ. Ａｆｔｅｒ ｔｈｅ ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎ ｏｆ ｔｈｅ ＭＩＭＵꎬ ｔｈｅ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｆｕｓｉｏｎ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｓｕｐｐｏｒｔ ｄｅｇｒｅｅ ｉｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｄｅａｌ ｗｉｔｈ ｔｈｅ ｄａｔａ ｏｆ ｔｈｅ ＭＥＭＳ￣ｇｙｒｏ ａｒｒａｙ. Ｅｘｐｅｒｉ￣
ｍｅｎｔ ｒｅｓｕｌｔｓ ｓｈｏｗ ｔｈａｔ ｔｈｉｓ ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ ｄｅｓｉｇｎ ａｎｄ ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｕｓｉｏｎ ｍｅｔｈｏｄ ｃａｎ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ｉｍｐｒｏｖｅ ｔｈｅ ａｃ￣
ｃｕｒａｃｙ ｏｆ ｔｈｅ ＭＩＭＵꎬ ｗｈｉｃｈ ｈａｓ ｓｏｍｅ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ｖａｌｕｅ.
　 　 Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ｓｕｐｐｏｒｔ ｄｅｇｒｅｅ　 ＭＥＭＳ￣ｇｙｒｏ　 Ａｒｒａｙ ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ　 Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｕｓｉｏｎ

１　 引　 言

基于 ＭＥＭＳ 惯性传感器组成的 ＭＩＭＵ 具有体

积小、质量小、成本低、可靠性高等诸多优点ꎬ但存在

准确度低、噪声大等缺点ꎬ单独使用长时间导航误差

积累较大ꎬ甚至无法完成导航任务[１]ꎮ 因此ꎬ需要

采取一些必要的措施以提高准确度ꎮ
文献[２]提出一种改进的 ＭＥＭＳ 陀螺静态误差

模型及标定方法ꎬ提高了陀螺使用准确度ꎻ文献[３]
提出一种余度 ＭＥＭＳ￣ＩＭＵ / ＧＰＳ 组合导航系统ꎬ采用

改进平淡粒子滤波ꎬ有效的提高了系统性能ꎻ文献

[４]提出一种基于 ＭＥＭＳ 器件的旋转调制式航姿参

考系统ꎬ采用旋转调制技术ꎬ提高了系统测姿准确

度ꎮ 本文在现有研究基础上ꎬ根据 ＭＥＭＳ 陀螺的工

作原理、结构、工艺和引起漂移的物理机制ꎬ对

ＭＥＭＳ 陀螺进行阵列结构设计ꎬ对陀螺输出数据采



用基于支持度的信息融合方法进行信息融合ꎬ有效

的提高了 ＭＩＭＵ 系统的准确度ꎮ

２　 ＭＩＭＵ 结构设计

目前ꎬ有两种在减小陀螺尺寸和降低成本的同

时提高陀螺测量准确度的方法:一种是在设计

ＭＥＭＳ 陀螺时ꎬ采用某种连接方式将多个角速度敏

感单元进行集成ꎬ再用统一的信号进行电路处理ꎬ如
Ｓｅｏｋｙｕ Ｋｉｍ 等在硅晶体上采用链接梁 ( ｌｉｎｋｅｄ￣
ｂｅａｍ) 结构方式[５]ꎻ另一种方法是将多个单独的

ＭＥＭＳ 陀螺组成阵列ꎬ通过多个传感器的信息融合

技术实现优于单个传感器性能的目的ꎬ本文采用第

二种方法ꎮ 其设计为在三个相互正交的测量轴上各

安装 ４ 个独立的 ＭＥＭＳ 陀螺ꎬ每根轴上的四个陀螺

记为:ＧａꎬＧｂꎬＧｃ 和 Ｇｄꎬ它们同时用于测量同一角速

度ꎬ其结构示意图如图 １ 所示ꎮ

图 １　 ＭＥＭＳ 陀螺阵列安装结构示意图

３　 ＭＥＭＳ 陀螺测量模型

ＭＥＭＳ 陀螺误差主要由确定性误差和随机误差

组成ꎬ前者主要指扰动误差(敏感物理模型中的参

数变化)和环境敏感误差(敏感环境的干扰)ꎻ后者

指由不确定因素引起的随机漂移ꎬ主要包括偏差不

稳定性、速率随机游走和角随机游走等[６]ꎬ确定性

误差可以通过标定环节进行补偿ꎬ所以这里主要考

虑陀螺随机误差对测量的影响ꎮ
假设 ｎ 个单自由度陀螺在测量真实角速度 ω时

的输出为

ｚｉ ＝ ω ＋ ｂｉ ＋ ｎａｉ 　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (１)

式中: ｚｉ———第 ｉ个陀螺实际输出角速率ꎬｒａｄ / ｓꎻω———
真实角速率ꎬｒａｄ / ｓꎻｂｉ——— 陀螺常值漂移ꎬ是一个慢时

随机变量ꎻｎａｉ——— 陀螺角度随机游走(ＡＲＷ)ꎮ
第 ｉ 个陀螺常值漂移 ｂｉ 的模型为

ｂ􀅰ｉ ＝ ｎｒｉ 　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (２)

式中: ｎｒｉ ———与一个 ｄｅｌｔａ 相关的噪声过程ꎬ称之为

速率随机游走(ＲＲＷ)ꎮ

４　 基于支持度的信息融合方法

４.１　 支持度设计

由 ｎ 个传感器组成的阵列ꎬ采用直接测量的方

法ꎬ对静止或渐变参数 Ｘ 检测ꎬ即

ｚｉ(ｋ) ＝ Ｘ ＋ ｖｉ(ｋ)　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (３)

式中: ｚｉ(ｋ)——— 第 ｉ 个传感器在 ｋ 时刻的观测值ꎻ
Ｘ——— 目标ꎻｖｉ(ｋ)———ｋ 时刻的观测噪声ꎬ且 Ｅ[ｖｉ]
和 Ｄ[ｖｉ] 均未知ꎮ

如果 ｚｉ(ｋ) 和 ｚ ｊ(ｋ) 相差较大ꎬ表明这两个传感

器的观测值相互支持度低ꎬ 甚至相互背离ꎻ 如果

ｚｉ(ｋ) 和 ｚ ｊ(ｋ) 很接近ꎬ表明这两个传感器的观测值

相互支持度高ꎮ 定义多传感器测得数据间的这种支

持程度为支持度[７]ꎮ
为量化各传感器同一时刻观测值的支持程度ꎬ

引入指数衰减函数并构造支持度矩阵ꎬｋ 时刻传感

器 ｉ 和传感器 ｊ 观测值支持度为

ｒｉｊ ＝ ｅｘｐ( － ( ｚｉ(ｋ) － ｚ ｊ(ｋ)) ２) (４)

式中ꎬ ——— 可调参数ꎮ 通过调节 的大小ꎬ可以方

便调节度量尺度ꎮ
由式(４) 可得 ｋ 时刻传感器间的支持度矩阵

Ｒｎ ＝

１ ｒ１２ 􀆺 ｒ１ｎ
ｒ２１ １ 􀆺 ｒ２ｎ
⋮ ⋮ ⋮ ⋮
ｒｎ１ ｒｎ２ 􀆺 １

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

(５)

　 　 为了反映 ｚｉ 被其它 ｎ － １ 个传感器观测值的综

合支持程度ꎬ定义了一个综合支持度函数 ｓｉ

ｓｉ ＝ ∑
ｎ

ｊ ＝ １ꎬｊ≠ｉ
ｒｉｊ 　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (６)

　 　 ｓｉ 的大小反映了 ｚｉ 被其它传感器综合支持程度

的高低ꎮ
４.２　 信息融合算法设计

定义 ｋ时刻第 ｉ个传感器观测值与其它 ｎ － １ 个

􀅰９１􀅰　 第 ２ 期　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 基于支持度的 ＭＥＭＳ 陀螺信息融合方法



传感器观测值一致性度量为

ξ ｉ(ｋ) ＝
ｓｉ

ｎ － １
　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (７)

式中ꎬ很显然 ０ < ξ ｉ(ｋ) ≤ １ꎮ
式(４)中 ｒｉｊ 反映了在某个观测时刻两个传感器

观测值的接近程度ꎻ式(７)中 ξ ｉ(ｋ) 反映了在某个观

测时刻ꎬ第 ｉ 个传感器的观测值与其它传感器观测

值的接近程度ꎮ
考虑到在某观测时刻ꎬ第 ｉ 个传感器的一致性

度量 ξ ｉ(ｋ) 虽然很大ꎬ但并不能说明在整个观测区

间上此传感器的可靠性高ꎬ传感器的可靠性是通过

所有观测时刻的一致性度量表现出来的ꎮ 因此ꎬ在
进行信息融合时ꎬ除了考虑观测的一致性ꎬ也要考虑

传感器的稳定性ꎮ
在 ｋ 时刻ꎬ第 ｉ 个传感器观测一致性均值为

ξ
－

ｉ(ｋ) ＝
ξ ｉ(１) ｋ ＝ １

ｋ － １
ｋ

ξ
－

ｉ(ｋ － １) ＋ １
ｋ
ξ ｉ(ｋ) ｋ > １

ì

î

í

ïï

ïï

(８)

　 　 在 ｋ 时刻ꎬ第 ｉ 个传感器观测一致性方差为

σ２
ｉ(ｋ)＝

０ ｋ ＝ １
ｋ － １
ｋ

σ２
ｉ(ｋ － １) ＋ １

ｋ
(ξ
－
ｉ(ｋ) － ξ ｉ(ｋ))２ ｋ > １

ì

î

í

ïï

ïï

(９)

　 　 定义 ｋ 时刻第 ｉ 个传感器观测值的加权系数为

μ ｉ(ｋ) ＝
ξ
－

ｉ(ｋ)
０.１ ＋ λσ ２

ｉ(ｋ)
　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (１０)

式中: λ——— 可调参数ꎬ 通过调节该值可以改变

σ ２
ｉ(ｋ) 对权系数影响程度ꎮ 最终得 Ｘ(ｋ) 的融合估

计为

　 Ｘ^(ｋ) ＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
[μ ｉ(ｋ) ｚｉ(ｋ)]

∑
ｎ

ｉ ＝ １
μ ｉ(ｋ)

ꎬ　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｎ (１１)

５　 试验验证

５.１　 试验条件

以 ｘ 轴方向四个陀螺的输出为例进行信息融合

研究ꎮ ｘ 轴方向四个 ＭＥＭＳ 陀螺主要指标如表 １ 所

示ꎮ 四个陀螺输出数据为标定补偿后的数据ꎬ陀螺

ＧａꎬＧｂ 和 Ｇｄ 工作正常ꎬ陀螺 Ｇｃ 测量误差较大ꎮ 静止

状态下采集数据时间为 ５０ｓꎬ因地球自转角速率很小ꎬ
故在此不做考虑ꎮ 取值为１ ０００ꎬλ 取值为０.１ꎮ

表 １　 陀螺主要性能指标

参数 数值

量程 ±１５０° / ｓ

零偏 ０.０８° / ｓ

零偏稳定性(１σ) ０.０１° / ｓ

零偏重复性(１σ) ０.０５° / ｓ

输出频率 ５０Ｈｚ

５.２　 试验结果及分析

按照 ５.１ 节试验条件对四个陀螺输出角速率进

行数据采集如图 ２ 所示ꎮ 从图 ２ 可以看出在 ５０ｓ 的
时间内陀螺 ＧａꎬＧｂ 和 Ｇｄ 工作正常ꎬ具有稳定可靠

的数据输出ꎻ陀螺 Ｇｃ 具有较大的误差ꎮ

图 ２　 ｘ 轴四个陀螺输出角速率图

按照本文方法对四个陀螺输出进行信息融合ꎬ
根据 ４.２ 节推导分析可得各陀螺信息融合权系数如

图 ３ 所示ꎬ图中可以看出因陀螺 Ｇｃ 误差大ꎬ故其权

系数小ꎬ和期望结果相符ꎮ
最后ꎬ本文对利用基于支持度的信息融合方法

和利用平均值法两种方法的融合结果进行比较ꎬ结
果如图 ４ 所示ꎬ从图中可以看出基于支持度的信息

融合方法具有更高的准确度和稳定性ꎮ 表 ２ 为四个
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图 ３　 四个陀螺信息融合权系数图

图 ４　 陀螺信息融合结果图

表 ２　 陀螺输出及信息融合结果统计表

参数 均值 均方差

陀螺 Ｇａ －０.００６ ６ ０.０１７ ７

陀螺 Ｇｂ －０.００９ ５ ０.０１６ ５

陀螺 Ｇｃ ０.０８１ ８ ０.０２９ ６

陀螺 Ｇｄ －０.００７ ５ ０.０１８ ３

平均值法 ０.０１４ ５ ０.０１０ ２

本文方法 －０.００１ ５ ０.００８ ６

陀螺在 ５０ｓ 时间内输出数据的均值和均方差以及采

用基于支持度的信息融合方法和基于平均值法的信

息融合方法进行数据融合后的均值和均方差ꎮ 从统

计结果可以看出ꎬ基于支持度的信息融合方法具有

更高的信息融合准确度和可靠性ꎮ

６　 结束语

为解决 ＭＥＭＳ 陀螺单独使用准确度低、噪声

大ꎬ无法实现长时间导航的问题ꎬ提出一种 ＭＥＭＳ
陀螺阵列结构设计ꎬ采用基于支持度的信息融合方

法进行信息融合ꎮ 该方法综合利用一致性度量序列

的均值和方差来构造加权系数ꎬ对各时刻观测值进

行融合ꎮ 由于充分利用了传感器在整个观测区间内

所蕴涵的传感器一致性和可靠性信息ꎬ因而具有较

好的融合效果ꎮ 最后ꎬ通过试验验证了此信息融合

方法的有效性ꎮ
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塞式热流传感器影响因素的分析计算
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　 　 摘　 要　 介绍了塞式热流传感器的结构及测量原理ꎮ 针对传感器敏感元件的形状尺寸ꎬ隔热层材料的导热

系数、比热容以及两种材料的表面发射率等一系列影响测量结果的因素ꎬ利用 Ｆｌｕｅｎｔ 软件对各种模型进行了传热

仿真ꎬ分析了各种因素对测量结果的影响ꎬ为传感器的研制提供依据和指导ꎮ
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　 　 Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｓｅｎｓｏｒ　 Ｓｏｆｔｗａｒｅ　 Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

１　 引　 言

传统圆箔式热流传感器具有小的热惯性和较好

的稳定性ꎬ但康铜箔片的厚度和紫铜热沉体的孔径

大小限制了热流传感器的测量上限ꎮ 热阻式原理热

流传感器在测量上限较高时需要通水冷却ꎬ这又给

测量带来不便ꎮ 塞式热流传感器又叫金属块式热流

传感器ꎬ其测量原理是利用传感器敏感元件接受热

流后引起的温度随时间的变化率来测量热流密度ꎮ
与传统热流传感器相比ꎬ它测量上限较高ꎬ不需要水

冷ꎬ而且成本低ꎬ结构简单ꎬ经久耐用ꎬ更适用于宇航

和火箭导弹研究中测量瞬态变化的热流量及其它具

有特殊要求的场合ꎮ
本文介绍了塞式热流传感器的基本结构及测量

原理ꎬ利用热分析软件对其进行建模仿真ꎬ分析了各

种因素对测量结果的影响ꎬ从而为传感器的研制提



供理论依据和指导ꎮ

２　 塞式热流传感器的结构及测量原理

塞式热流传感器由一个端面中心焊有热电偶的

金属柱体组成ꎬ金属柱体侧面及焊有热电偶的端面

由隔热层包覆ꎬ结构如图 １ 所示ꎮ

图 １　 塞式热流传感器结构示意图

当金属块前端面接受入射热流时ꎬ只要保证金

属块单向受热ꎬ四周及背面没有热损失ꎬ即在满足金

属块一维导热的前提下ꎬ通过热电偶测量金属块后

端面的温升率ꎬ则可由能量平衡关系得到入射热流

密度

ｑ ＝ ρＣｌ ｄＴ
ｄｔ

(１)

式中:ｑ———入射热流密度ꎬＷ / ｍ２ꎻρ———金属块密

度ꎬｋｇ / ｍ３ꎻＣ———金属块比热ꎬＪ / ( ｋｇ􀅰℃)ꎻ ｌ———金

属块长度ꎬｍꎻＴ———金属块后端面温度ꎬ℃ꎻｔ———时

间ꎬｓꎮ
其中ꎬ金属块材料的选择要考虑几个因素ꎮ 当

热流传感器前表面突然暴露于高热流中时ꎬ最初的

传热方式是热传导ꎮ 当金属块表面达到熔点温度开

始熔化时ꎬ热流的热传导方式逐步减弱ꎬ大部分能量

储存于自由相变中ꎮ 在这种情况下ꎬ入射热流和后

表面温度的关系变得非常复杂ꎮ 因此ꎬ其熔点温度

是一个限制性参数ꎬ必须防止材料熔化ꎬ以保证传感

器的完整性ꎬ并使入射热流和金属块后端面温度保

持简单的关系ꎮ 达到熔点所需要的时间 Δｔｍｐ由以下

公式获得

Δｔｍｐ ＝
πｋρＣＴｍｐ

２

４ｑ２ (２)

式中:ｋ———金属块导热系数ꎬＷ/ ｍ􀅰Ｋꎻρ———金属块密

度ꎬｋｇ / ｍ３ꎻＣ———金属块比热ꎬＪ / (ｋｇ􀅰℃)ꎻ Ｔｍｐ ———金

属块熔点ꎬ℃ꎻｑ———入射热流密度ꎬＷ/ ｍ２ꎮ
如果 Δｔｍｐ比金属块暴露于热流中的时间长ꎬ金

属就不会熔化ꎮ 显然ꎬ为了尽量避免熔化现象ꎬ要选

择 ｋ、ρ、Ｃ 和 Ｔｍｐ值较高的材料ꎮ 同时ꎬ大的导热系

数可以缩短测量响应时间ꎬ这与上述选材要求相吻

合ꎮ 经分析可得ꎬ制作塞块的最好材料是金刚石ꎬ但
其本身及加工成本很高ꎬ钨排第二ꎬ但很难获得且成

本也较高ꎮ 综合考虑ꎬ我们选择紫铜ꎬ它成本相对较

低ꎬ易于加工ꎬ材料易获取ꎮ
用于测量后端面温度的热电偶选用 Ｋ 型热电

偶ꎮ Ｋ 型热电偶线性度好ꎬ热电动势较大ꎬ灵敏度

高ꎬ稳定性较好ꎬ复现性较好ꎬ高温下抗氧化能力

强ꎮ
隔热层除了对敏感元件铜柱起到支撑作用外ꎬ

更是对避免铜柱向外散热起到重要作用ꎮ 只有保证

铜柱四周及后端面没有热损失ꎬ即把铜柱侧面及后

端面与外部之间的传热量降到最小ꎬ才能保证其近

似接近一维导热ꎮ 因此ꎬ外层隔热材料应选取导热

系数低、耐高温、耐冲刷的烧蚀材料ꎮ 另外ꎬ要考虑

其加工性能及强度等ꎮ

３　 测量影响因素的数值分析

由上述测量原理可知ꎬ传感器敏感元件紫铜柱

的尺寸ꎬ隔热层材料的导热系数、比热容及传感器受

热表面的发射率等一系列因素都对测量结果有所影

响ꎮ 本节通过利用 Ｆｌｕｅｎｔ 软件进行计算和描述ꎬ分
析了各种因素对测量结果的影响ꎬ从而为传感器的

研制提供理论依据和指导ꎮ
３.１　 铜柱尺寸的影响

为提高传感器的响应速度ꎬ铜柱长度应尽量短ꎬ
铜柱较小的长径比也更能满足测量原理中铜柱一维

导热的假设条件ꎬ但这同时受到被测热流场均匀性

的制约ꎮ
在 Ｆｌｕｅｎｔ 自带的前处理软件 Ｇａｍｂｉｔ 中创建紫

铜柱的物理模型ꎬ为便于比较ꎬ分别创建①直径 φ ＝
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１０ｍｍꎬ长度 ｌ ＝ １０ｍｍꎻ②直径 φ ＝ １０ｍｍꎬ长度 ｌ ＝
５ｍｍꎻ③直径 φ ＝ １０ｍｍꎬ长度 ｌ ＝ １ｍｍ 共三种模型ꎬ
分别划分适当网格并确定各自边界条件ꎮ 紫铜柱的

前端面接受热流 ｑ ＝ １００Ｗ / ｃｍ２ꎬ其它壁面设置为绝

热条件ꎮ
计算结果表明ꎬ截面直径均为 １０ｍｍ 的模型ꎬ

长度为 １０ｍｍ 的铜柱接受热流 ｑ ＝ １００Ｗ / ｃｍ２的响

应时间约为 ０.６ｓꎬ而长度为 ５ｍｍ 的响应时间约为

０.２ｓꎬ长度为 １ｍｍ 的响应时间可达 ０.０１ｓꎮ 据此可

以看出ꎬ铜柱响应时间与铜柱长度的平方基本成正

比ꎮ
３.２　 隔热层导热系数的影响

由于测量原理中要求铜柱表面没有热损失ꎬ理
论上应把铜柱表面设计为绝热状态ꎬ因此隔热层的

导热系数会对测量结果产生一定影响ꎮ

(ａ) 　 ｔ＝ ５ｓ 时传感器表面及纵剖面温度分布

(ｂ) 　 ５ｓ 时间内铜柱后端面中心温升曲线

图 ２　 隔热层导热系数 λ＝１０Ｗ / ｍ􀅰Ｋ 的传感器温度

分布云图及监测点温升曲线图

创建铜柱外层包覆有隔热层的模型ꎬ铜柱直径

φ＝ １０ｍｍꎬ长度 ｌ ＝ １０ｍｍꎬ隔热层直径 φ ＝ ２５ｍｍꎬ长
度 ｌ＝ ２５ｍｍꎬ设置隔热层材料的物理性质:密度 ρ ＝
３３０ｋｇ / ｍ３ꎬ比热 Ｃ＝ ９００Ｊ / ｋｇ􀅰℃ꎬ前端面发射率 ε＝ ０.
８ꎬ铜块前端面发射率 ε ＝ ０. ９ꎬ外部辐射温度 Ｔ ＝
２ ０００Ｋꎬ模型初始温度 Ｔ０ ＝ ３００Ｋꎮ 不考虑隔热层外

部与环境的对流和辐射换热ꎬ在其他参数及边界条

件保持不变的情况下ꎬ只改变隔热层导热系数ꎮ 图

２ 和图 ３ 分别表示隔热层导热系数 λ ＝ １０Ｗ / ｍ􀅰Ｋ 及

λ＝ １Ｗ / ｍ􀅰Ｋ 在 ｔ＝ ５ｓ 时传感器温度分布云图及监测

点温升曲线ꎮ

(ａ) 　 ｔ＝ ５ｓ 时传感器表面及纵剖面温度分布

(ｂ) 　 ５ｓ 时间内铜柱后端面中心温升曲线

图 ３　 隔热层导热系数 λ＝１Ｗ / ｍ􀅰Ｋ 的传感器温度

分布云图及监测点温升曲线图

计算结果表明ꎬ隔热层导热系数为 １０Ｗ / ｍ􀅰Ｋ
时ꎬ铜块最大温升率可达到 ６９℃ / ｓꎬ而导热系数依

次减小为 １Ｗ / ｍ􀅰Ｋꎬ０.１Ｗ / ｍ􀅰Ｋꎬ０.０１Ｗ / ｍ􀅰Ｋ 时ꎬ铜
块最大温升率分别为 ４３℃ / ｓꎬ２４℃ / ｓꎬ２１℃ / ｓꎮ 由此
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可以看出ꎬ在隔热层比热容较小的条件下ꎬ导热系数

越大ꎬ隔热层传给铜柱的热量越多ꎮ 但是ꎬ这一规律

会随隔热层比热容的变化有所改变ꎮ
３.３　 隔热层热容的影响

隔热层热容越小ꎬ其自身温度变化对紫铜柱接

收热量所带来的影响越小ꎬ但是如果隔热层热容过

小ꎬ其接受热流的端面对铜柱的影响将不容忽略ꎮ
在隔热层其他参数及边界条件保持不变的情况下

(λ＝ ０.１Ｗ / ｍ􀅰Ｋ)ꎬ只改变其比热值ꎮ 图 ４ 和图 ５ 分

别表示隔热层比热 Ｃ ＝ ３ ０００Ｊ / ｋｇ􀅰℃及 Ｃ ＝ １ ０００Ｊ /
ｋｇ􀅰℃在 ｔ＝ ５ｓ 时传感器温度分布云图及监测点温升

曲线ꎮ

(ａ) 　 ｔ＝ ５ｓ 时传感器表面及纵剖面温度分布

(ｂ) 　 ５ｓ 时间内铜柱后端面中心温升曲线

图 ４　 隔热层比热 Ｃ＝３ ０００Ｊ / ｋｇ􀅰℃的传感器温度

分布云图及监测点温升曲线图

计算结果表明ꎬ隔热层的比热为３ ０００Ｊ / ｋｇ􀅰℃ꎬ
１ ０００Ｊ / ｋｇ􀅰℃时ꎬ其温升速度分别为 ２２℃ / ｓꎬ２４℃ /
ｓꎮ 隔热层比热对测量产生影响ꎬ其本质是隔热层的

热容对其与被测热流和铜块之间的热量交换同时有

所影响ꎮ
３.４　 表面发射率的影响

由于测量原理中要求被测热量全部被铜柱吸

收ꎬ而铜柱前表面发射率不可能达到 １ꎮ 另外ꎬ隔热

层受热表面也会接受热量ꎬ通过热传导方式传给铜

柱ꎮ 因此ꎬ有必要分析两种材料受热表面发射率对

测量的影响ꎮ

(ａ) 　 ｔ＝ ５ｓ 时传感器表面及纵剖面温度分布

(ｂ) 　 ５ｓ 时间内铜柱后端面中心温升曲线

图 ５　 隔热层比热 Ｃ＝１ ０００Ｊ / ｋｇ􀅰℃的传感器温度

分布云图及监测点温升曲线图

在其它参数及边界条件保持不变的情况下

(隔热层 ρ ＝ ３３０ｋｇ / ｍ３ꎬＣ ＝ １ ０００Ｊ / ｋｇ􀅰℃ꎬλ ＝ ０. １
Ｗ / ｍ􀅰Ｋ)ꎬ只改变两个参数进行如下对比:(１)将

铜柱前表面发射率设置为 ε１ ＝ １ꎬ隔热层前表面发

射率分别设置为 ε２ ＝ ０. ３ꎬ０ꎮ 则铜柱后端面中心

最大温升速率分别为 ２５.９℃ / ｓꎬ２３.４℃ / ｓꎮ (２)将

隔热层前表面发射率设置为 ε２ ＝ ０ꎬ铜柱前表面发
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射率分别设置为 ε１ ＝ ０.９ꎬ０.５ꎮ 则铜柱后端面中心

最大温升速率分别为 ２１℃ / ｓꎬ１１. ６℃ / ｓꎮ 计算结

果表明ꎬ隔热层前表面发射率越大ꎬ其吸收热量越

多ꎬ传给铜块的热量也就越多ꎬ从而会使测量结果

偏高ꎮ 同理ꎬ铜柱表面发射率越小ꎬ吸收的热量越

少ꎬ会使测量结果偏低ꎮ

４　 结束语

综合上述数值模拟计算结果及分析可以得出ꎬ
传感器响应时间与铜柱长度的平方基本成正比ꎮ 要

提高传感器响应速度ꎬ应尽量缩短铜柱长度ꎮ 考虑

到隔热层存在一定的导热系数ꎬ为了减少铜柱与隔

热层之间的热量交换ꎬ应使隔热层导热系数尽量小ꎮ
此外ꎬ为了使热量尽可能多的被铜柱吸收ꎬ要提高

铜柱前表面的发射率ꎬ可以在其前端表面上开成

同心圆锯齿形槽ꎬ并涂以碳黑ꎬ以便更好地吸收辐

射热流ꎮ 同时ꎬ在隔热层受热表面贴附抛光的金

属箔以降低其表面发射率ꎬ进而减小其对热量的

吸收ꎮ
本文利用热分析软件对塞式热流传感器进行

建模仿真ꎬ分析了各种因素对测量结果的影响ꎬ从

而为传感器的研制提供了依据和指导ꎮ 但是ꎬ由
于软件本身存在一定误差ꎬ创建模型时网格的划

分及计算过程中计算模型及时间步长的选取等可

能会对计算结果产生影响ꎬ因此ꎬ计算方案还需进

一步完善ꎮ
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复合材料有效烧蚀焓计算模型实验研究
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(山东非金属材料研究所ꎬ济南 ２５００３１)

　 　 摘　 要　 通过对 ＣＦ / Ｓ－１５７ＰＦ 复合材料进行氧－乙炔烧蚀试验研究ꎬ得到了烧蚀试验中的重要表征参数即

有效烧蚀焓ꎬ并利用多元线性回归方法ꎬ拟合得到了该参数与热流密度和烧蚀时间的数学模型ꎬ即 Ｈｅｆｆ ＝ ０.０１６ ３􀅰
ｑ０.８７１ ５􀅰ｔ０.１９１ ３ ꎮ 经检验ꎬ该回归模型适用性较好ꎬ预测准确度较高ꎬ为复合材料该项性能的评估建立了快速、有效、
可靠的试验方法ꎮ
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　 　 Ａｂｓｔｒａｃｔ　 Ｔｈｅ ｉｍｐｏｒｔａｎｔ ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ ｐａｒａｍｅｔｅｒ ꎬ ｎａｍｅｌｙ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｅｎｔｈａｌｐｉｅｓ ｏｆ ａｂｌａｔｉｏｎꎬ ｗａｓ
ｏｂｔａｉｎｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｏｎ ＣＦ / Ｓ￣１５７ＰＦ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｕｎｄｅｒ ｏｘｙａｃｅｔｙｌｅｎｅ ｆｌａｍｅ ｔｅｓｔ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ. Ａｎｄ ｕｓｉｎｇ
ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｌｉｎｅａｒ ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ ｂｅｔｗｅｅｎ ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅ ｅｎｔｈａｌｐｉｅｓ ｏｆ ａｂｌａｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｔｗｏ ｍａ￣
ｊｏｒ ｆａｃｔｏｒｓꎬ ｎａｍｅｌｙ ｔｈｅ ｈｅａｔ ｆｌｕｘ ｄｅｎｓｉｔｙ ａｎｄ ａｂｌａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｉｓ ａｓ ｆｏｌｌｏｗｓ: Ｈｅｆｆ ＝ ０.０１６ ３􀅰ｑ０.８７１ ５􀅰ｔ０.１９１ ３ .
Ｂｅｉｎｇ ｖｅｒｉｆｉｅｄꎬ ｔｈｅ ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｖｅｒｙ ａｐｐｌｉｃａｂｌｅ ａｎｄ ｔｈｅ ｆｏｒｅｃａｓｔ ａｃｃｕｒａｃｙ ｉｓ ｍｕｃｈ ｂｅｔｔｅｒ.Ｓｏ ｔｈｅ ｅ￣
ｒｏｓｉｏｎ ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ ｏｆ ＣＦ / Ｓ￣１５７ＰＦ ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ ｃａｎ ｂｅ ｅｖａｌｕａｔｅｄ ｒａｐｉｄｌｙꎬ ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙ ａｎｄ ａｃｃｕｒａｔｅｌｙ ｉｎ ｔｈｅ ｏｘ￣
ｙａｃｅｔｙｌｅｎｅ ｆｌａｍｅ ｔｅｓｔ.
　 　 Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅ　 Ｆｌａｍｅ　 Ｅｎｔｈａｌｐｙ　 Ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ　 Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃ ｍｏｄｅｌ

１　 引　 言

烧蚀复合材料的防热机理主要是在加热过程中

依靠材料自身质量的损失来吸收热量ꎬ从而阻止热

量向内部继续传递ꎮ 因此ꎬ一种烧蚀性能良好的材

料ꎬ应有较高的质量损失吸热量ꎮ 有效烧蚀焓是衡

量材料烧蚀性能的重要参数ꎬ定义为在烧蚀温度下ꎬ

材料表面无烧蚀的热流密度与材料单位面积总质量

烧蚀率之比ꎬ代表单位面积上单位质量的烧蚀材料

阻挡或吸收的热量[１]ꎮ 由有效烧蚀焓的定义可以

看出该物理量可以很好的表征材料在烧蚀过程中的

吸热量ꎬ从而表征烧蚀性能ꎮ 本文应用氧￣乙炔烧蚀

试验ꎬ得到一系列有效烧蚀焓数据ꎬ 利用多元线性

回归方法ꎬ拟合得到了有效烧蚀焓与重要试验参数



即热流密度和烧蚀时间的数学关系式ꎬ为材料烧蚀

性能的评价建立了快速、有效、可靠的表征方法ꎮ

２　 实验部分

２.１　 实验仪器

ＹＳ￣Ⅳ型氧－乙炔烧蚀试验机:陕西电器研究

所ꎻ
电子天平:ＢＳ２２３Ｓꎬ赛多利斯ꎮ

２.２　 试样制备

２.２.１　 原材料

碳纤维(ＣＦ):Ｔ７００ꎬ１２ｋꎬ日本东丽公司ꎮ
Ｓ￣１５７ 酚醛树脂:山东非金属材料研究所ꎮ

２.２.２　 制备方法

将 Ｓ￣１５７ 酚醛树脂基体和增强材料碳纤维按一

定的质量比制成预浸料ꎬ晾置一定时间ꎬ经鼓风烘箱

预烘后于平板硫化机上模压成型ꎬ制得尺寸 Φ３０ｍｍ
×１０ｍｍ 的圆柱状复合材料烧蚀试样ꎮ
２.３　 实验方法

参照标准 ＧＪＢ ３２３Ａ￣９６ꎮ 本烧蚀试验机火焰烧

蚀角度为 ９０°ꎬ火焰喷嘴直径为 Φ２ｍｍꎮ 试样初始

表面到火焰喷嘴距离设置为 １０ｍｍꎮ 选取 ５ 个热流

密度值和 ５ 个烧蚀时间ꎬ对 ＣＦ / Ｓ￣１５７ＰＦ 复合材料

试样进行同一烧蚀时间不同热流密度和同一热流密

度不同烧蚀时间的实验ꎮ 利用多元回归分析ꎬ拟合

出有效烧蚀焓与热流密度、烧蚀时间的数学关系式ꎮ
有效烧蚀焓按公式(１)计算[２]

Ｈｅｆｆ ＝
ｑ
ｍｔ

(１)

式中:Ｈｅｆｆ ———有效烧蚀焓ꎬｋＪ / ｇꎻ ｑ ———进行烧蚀前

的热流密度ꎬｋＷ / ｍ２ꎻ ｍｔ ———单位面积上总烧蚀质

量率ꎬｇ / (ｍ２􀅰ｓ)ꎮ
单位面积上总质量烧蚀率 ｍｔ 可由式(２)计算

Ｍｔ ＝
Ｍ
πｒ２

(２)

式中:Ｍ ———试样的质量烧蚀率ꎬｇ / ｓꎻｒ ———试样的

半径ꎬｍ２ꎮ
将式(２) 代入式(１)计算ꎬ得

Ｈｅｆｆ ＝
ｑ
ｍｔ

＝ ｑπｒ２

Ｍ
(３)

３　 结果与讨论

将 ｒ＝ ０.０１５ｍ、热流密度 ｑ 和相应的质量烧蚀率

Ｍ 代入ꎬ通过计算可得到一系列有效烧蚀焓的数

据ꎬ见表 １ꎮ

表 １　 ＣＦ / Ｓ￣１５７ＰＦ 复合材料的有效烧蚀焓数据

试样编号
热流密度

ｑ / (ｋＷ / ｍ２)
烧蚀时间

ｔ / ｓ
有效烧蚀焓

Ｈｅｆｆ / (ｋＪ / ｇ)
试样编号

热流密度

ｑ / (ｋＷ / ｍ２)
烧蚀时间

ｔ / ｓ
有效烧蚀焓

Ｈｅｆｆ / (ｋＪ / ｇ)

１ １ ５４０.６ ８ １５.１１７ １４ １ ８３４.１ ２５ １８.９４５

２ １ ５４０.６ １５ １６.８７５ １５ １ ８３４.１ ３０ ２１.０７０

３ １ ５４０.６ ２０ １８.３２３ １６ ４ ２０９.７ ８ ３５.８３３

４ １ ５４０.６ ２５ １８.０５０ １７ ４ ２０９.７ １５ ３８.６２５

５ １ ５４０.６ ３０ １９.３６７ １８ ４ ２０９.７ ２０ ４１.１９３

６ １ ６４２.６ ８ １４.９７４ １９ ４ ２０９.７ ２４ ４４.６５７

７ １ ６４２.６ １５ １８.４７９ ２０ ４ ２０９.７ ３０ ４７.４３４

８ １ ６４２.６ ２０ １６.９１６ ２１ ４ ２５７.３ ８ ３５.０９７

９ １ ６４２.６ ２５ １９.７６９ ２２ ４ ２５７.３ １５ ３９.３１８

１０ １ ６４２.６ ３０ ２０.３５９ ２３ ４ ２５７.３ ２０ ４２.６０４

１１ １ ８３４.１ ８ １６.１３７ ２４ ４ ２５７.３ ２４ ４３.９７４

１２ １ ８３４.１ １５ １９.４８６ ２５ ４ ２５７.３ ２８ ３５.８３３

１３ １ ８３４.１ ２０ １９.０５６
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　 　 由式(３) 结合文献分析[３]ꎬ有效烧蚀焓与热流

密度和烧蚀时间存在指数关系

Ｈｅｆｆ ＝ Ａ２ｑｂ２ ｔｃ２ (４)

　 　 将 式(４) 两边取自然对数转化为线性模型

ｌｎＨｅｆｆ ＝ ｌｎＡ２ ＋ ｂ２ ｌｎｑ ＋ ｃ２ ｌｎｔ (５)

　 　 利用表 １ 的数据ꎬ通过多元线性回归分析求得

各个系数ꎬ得回归方程式

ｌｎＨｅｆｆ ＝ － ４.１１８ ４ ＋ ０.８７１ ５ｌｎｑ ＋ ０.１９１３ １ｌｎｔ
(６)

　 　 将式(６)还原为指数形式

Ｈｅｆｆ ＝ ０.０１６ ３􀅰ｑ０.８７１ ５􀅰ｔ０.１９１ ３ (７)

式中: Ｈ ｅｆｆ——— 有效烧蚀焓ꎬｋＪ / ｇꎻ ｑ ———材料表面

无烧蚀时的热流密度ꎬｋＷ / ｍ２ꎻ ｔ ———材料的烧蚀时

间ꎬｓꎮ
回归方程(６)检验结果见表 ２ꎮ

表 ２　 有效烧蚀焓回归方程式的检验

各个回归系数的 Ｔ 检验值

系数 Ａ 系数 ｂ 系数 ｃ
相关系数 复决定系数 Ｒ２ 方程显著性

Ｆ 检验值

计算值 －２３.９６２ ４２.３３４ ９.５３７ ０.９９４ ４ ０.９８８ ８ ９３０.０８

临界值( α ＝ ０.０５) ２.０７９ ６ ２.０７９ ６ ２.０７９ ６ ０.４８８ — ３.４７

临界值( α ＝ ０.０１) ２.８３１ ４ ２.８３１ ４ ２.８３１ ４ ０.５８５ — ５.７８

　 　 从统计学上讲[４]ꎬ对于给定的显著性水平 αꎬ求
得的Ｔ数值的绝对值大于 ｔ α

２ (ｎ－２－１)ꎬ从而认为求得的

回归系数显著ꎮ 从表 ２ 可以看出ꎬ两个显著性水平

下回归方程中的各个系数也是显著的ꎮ
对方程(６) 的显著性进行 Ｆ 检验ꎬ计算值为

９３０.０８ꎬ远远大于临界值ꎬ所以两个显著性水平下求

得的回归方程都是非常显著的ꎬ说明模型总体上是

适用的ꎮ
另外ꎬ求得的回归方程(６)的线性相关系数为

０.９９４ ４ꎬ所以认为该有效烧蚀焓的拟合关系式总体

线性相关性较好ꎮ 并且复决定系数 Ｒ２ ＝ ０.９８８ ８ꎬ远
大于 ０.８ꎬ所以回归式(６)的拟合程度比较高ꎬ回归

质量比较好ꎮ
从式(７)可知ꎬ热流密度对有效烧蚀焓的影响

程度远远大于烧蚀时间ꎬ而且有效烧蚀焓值均随热

流密度的增大或是烧蚀时间的延长而增大ꎬ从烧蚀

试验结果分析得到相同的结论ꎮ
以拟合关系式(７)得到的线烧蚀率 Ｈｅｆｆ ｉ 与实验

得到的线烧蚀率 Ｈｅｆｆ ａ 作差值ꎬ 即 ΔＨｅｆｆ ＝｜ Ｈｅｆｆ ｉ －
Ｈｅｆｆ ａ ｜ ꎬ将 ΔＨｅｆｆ 与 ｜ Ｈｅｆｆ ａ ｜ 的商作误差ꎬ则误差 Ｅ° ＝
Ｈｅｆｆ ｉ － Ｈｅｆｆ ａ

Ｈｅｆｆ ａ

× １００％ꎮ

经计算ꎬ关系式(７)的平均误差为 ３.６％ꎬ小于

１０％ꎬ所以模型预测准确度较高ꎮ
将 ＣＦ / Ｓ￣１５７ＰＦ 复合材料其它条件下的有效烧

蚀焓试验结果与其数学表达式(７)的计算值作对

比ꎬ并计算各组数据的误差ꎬ如表 ３ 所示ꎮ

表 ３　 有效烧蚀焓试验结果和计算结果比较 ｋＪ / ｇ

试验条件

ｑ / (ｋＷ / ｍ２) ｔ / ｓ
试验结果 计算结果

误差

％

１ ５４７.６１ １０ １８.５８ １７.４５ ６.１

１ ５５１.４５ ２０ １６.１７ １５.３３ ５.２

４ １４７.４８ １０ ４３.４５ ４５.３２ ４.３

４ １５１.７８ ２０ ４１.３１ ４１.１５ ０.４

４ ２４３.６４ １０ １６.５７ １５.２５ ７.９

４　 结束语

４.１　 通过对 ＣＦ / Ｓ－１５７ＰＦ 复合材料有效烧蚀焓的

试验结果进行回归分析ꎬ拟合得到有效烧蚀焓与热

流密度和烧蚀时间的数学关系式 Ｈｅｆｆ ＝ ０.０１６ ３􀅰
ｑ０.８７１ ５􀅰ｔ０.１９１ ３ ꎮ 经检验该数学模型适用ꎬ可以用于有

效烧蚀焓的预测ꎬ适用于氧－乙炔试验中热流密度

范围 １ ５４０ｋＷ / ｍ２ ~ ４ ２６０ｋＷ / ｍ２ꎬ烧蚀时间 ８ｓ ~ ３０ｓ
的试验条件ꎮ
４.２　 经其它试验条件下的验证ꎬ有效烧蚀焓的实际

值和预测值吻合较好ꎬ由该模型 (下转第 ２６ 页)
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某无人机火箭助推发射研究

田新锋　 薛　 鹏　 李红泉
(中国人民解放军 ９２４１９ 部队ꎬ兴城 １２５１０６)

　 　 摘　 要　 无人机作为现代科技发展的产物ꎬ可以在高危险区域作业而得到了广泛应用ꎮ 分析研究了该型无

人机火箭助推发射过程风险ꎮ 对发射过程进行分段处理ꎬ建立了各段飞行的数学模型ꎬ最后给出了实例分析结果ꎬ
确定了安全发射区域ꎬ为该型无人机使用发射提供理论依据ꎬ满足该型无人机发射场选址的工程需要ꎮ 提出的无

人机火箭助推发射过程阶段分析方法ꎬ不仅可以用于本系统发射安全区域确定ꎬ对于其他无人机发射安全分析ꎬ也
具有一定的工程借鉴意义ꎮ

　 　 关键词　 无人机　 数学模型　 火箭助推发射
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１　 引　 言

无人机作为现代科技发展的产物ꎬ在民用和军用

领域都获得了广泛应用ꎬ特别是在一些高危险作业区

域ꎮ 在森林火灾中ꎬ用于对火灾灾情掌握ꎻ在受毒害

污染(核辐射)区域ꎬ用于污染程度评估ꎻ在抗震抢险

中ꎬ用于灾情普查ꎮ 在军用领域中导弹射击时ꎬ用于

导弹毁伤效果评估ꎻ在演习任务中ꎬ用于战场态势的

观察ꎬ亦可用于战场效果评估ꎻ在战争中ꎬ还可用于敌

情侦查等等ꎮ
某无人机系统由机体、发射车、地面测控站、摄录

任务设备、配套检测设备和火工品等部分组成ꎮ 采用

上单翼、双尾撑、后推式总体气动布局ꎬ飞行平稳度高、
续航时间长ꎻ采用综合航电系统ꎬ具有人工控制、程序

控制和应急控制三种控制模式ꎻ具有卫星、无线电、航
程推算三种定位及组合导航方式ꎻ具有在云、雾、雨(中



阵雨)气象条件下昼夜执行飞行任务的能力ꎮ
该型无人机优点突出ꎬ在不同领域都得到应用ꎬ但

在实际使用中ꎬ各作业区域情况千差万别ꎬ且无人机火

箭助推发射起飞存在一定风险ꎮ 为解决该型无人机在

不同区域发射使用问题ꎬ本文从发射风险入手ꎬ分析研

究了该型无人机火箭助推发射过程ꎬ确立安全发射区

域ꎬ为该型无人机使用发射提供理论依据ꎮ

２　 发射风险边界分析

发射风险主要表现在系统故障、正常发射火箭助

推器落点不确定性两个方面ꎮ 设系统发射到火箭脱

落无人机垂直方向运动距离为 ｙ ꎬ水平方向运动距离

为 ｘ ꎮ 由气动分析可知ꎬ当无人机系统正常助推起飞

时ꎬ系统升阻比最大ꎻ由能量守恒分析可知ꎬ当系统存

在故障ꎬ诸如火箭推力作用点不经过重心、发动机推

力作用点不经过重心、机体姿态异常等ꎬ那么必然有

部分力用于克服系统故障产生的附加力ꎮ 因此ꎬ只有

系统正常火箭助推起飞ꎬ到火箭助推器脱落ꎬ无人机

所能达到的高度为最大值 ｙｍａｘꎬ对应水平距离也为最

大值 ｘｍａｘꎮ 因此ꎬ只需计算出理想的 ｙｍａｘ 和 ｘｍａｘ ꎬ并依

此设立相应的安全禁区ꎬ即可有效回避发射风险ꎮ

３　 无人机火箭助推发射模型

该型无人机发射系统由火箭助推器、火箭安装及

脱落机构、发射车三部分组成ꎬ用于无人机的安全发

射ꎮ 火箭脱落机构由导向接头、脱落架和缓冲销组

成ꎬ导向接头安装在机身下表面ꎬ脱落架通过缓冲销

与火箭筒相连ꎮ 导向接头与脱落架之间为可脱落连

接ꎮ 当火箭工作结束后ꎬ火箭筒在其自身重量作用

下ꎬ绕导向接头与脱落架之间的铰链点向前下方摆动

脱落ꎬ从而避免与发动机螺旋桨碰撞的危险性ꎮ 因

此ꎬ火箭助推运动轨迹可分为三个阶段ꎬ一是火箭助

推段ꎬ二是火箭下摆脱落段ꎬ三是火箭自由落地段ꎮ
３.１　 火箭助推段

实际发射过程中ꎬ只关心无人机飞行的高度 ｙ
和水平距离 ｘꎬ只需分析发射的纵向运动即可ꎮ 无

人机发射时发射角与爬升姿态角一致ꎬ即机体坐标

轴与速度方向一致(迎角为零)ꎮ 发射后无人机无

需进行姿态调整ꎬ飞行轨迹为斜率一定的直线ꎬ建立

地面轴坐标系(ｘ 轴平行地面与发射方向一致ꎬｙ 轴

垂直向上)ꎬ则作用在无人机上的发射受力数学模

型如图 １ 所示[１ꎬ２]ꎮ

图 １　 无人机发射受力模型

图中:(１)发动机推力 Ｔꎬ经过重心与机体轴平

行ꎬ与水平轴成 θꎻ(２) 火箭推力 Ｐꎬ经过重心与水平

轴成 ηꎻ(３) 升力 Ｌꎬ垂直于飞行速度 Ｖꎬ向上为正ꎻ
(４) 阻力 Ｄꎬ平行于飞行速度 Ｖꎬ向后为正ꎻ(５) 重力

Ｇꎬ 垂直于水平轴ꎬ向下为正ꎮ
那么ꎬ其动力学方程为

ｍｄＶ / ｄｔ ＝ Ｔ － Ｄ － ｍｇｓｉｎθ ＋ Ｐｃｏｓη
Ｌ ＝ ｍｇｃｏｓθ － Ｐｓｉｎη

(１)

　 　 运动学方程为

ｄｙ / ｄｔ ＝ Ｖｃｏｓθ
ｄｘ / ｄｔ ＝ Ｖｓｉｎθ

(２)

式中: ｍꎬＴꎬＤꎬＰꎬＬ——— 已知量ꎬ且火箭助推器工作

时间 ｔ 一定ꎬ那么通过迭代法可以求得火箭助推结

束时ꎬ无人机的飞行高度 ｙ１ 和水平距离 ｘ１ꎮ
３.２　 火箭下摆脱落段

火箭助推结束后ꎬ系统达到最大速度ꎬ火箭随系

统一起做匀速运动ꎬ同时火箭在重力和脱落架作用

下ꎬ绕导向接头与脱落架之间的铰链点向前下方摆

动脱落ꎮ 可简化为一物体在重力作用下绕定点下

摆ꎬ其下摆过程受力数学模型如图 ２ 所示[３]ꎮ

图 ２　 火箭助推器下摆脱落阶段受力图

图中: Ｏ 导向接头与脱落架之间的铰链点ꎬＡ 为

脱落架ꎬＢ 为火箭助推器ꎬＣ 为脱落架与火箭助推器

组合体的质量重心ꎬφ 为铰链点与质心连线和垂直

方向夹角ꎮ
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设 φ 角以逆时针方向为正ꎬ则下摆过程中脱落

架与火箭助推器组合体的运动微分方程为

Ｊｏ
ｄ２φ
ｄｔ２

＝ － ｍｇｌｓｉｎφ (３)

式中: Ｊｏ——— 脱落架与火箭助推器组合体对铰链点

的转动惯量ꎮ 已知初始 φ０ 和 φ 得变化量ꎬ可求得下

摆过程的时间 ｔꎬ进而求得此过程无人机和火箭助推

器的飞行高度 ｙ２ 和水平距离 ｘ２ꎮ
３.３　 火箭自由落地段

当助推火箭下摆到最低点时ꎬ脱落架从导向接

头上脱落ꎬ火箭运动可简化为初速不为零的自由落

地运动ꎮ 则脱落架与火箭助推器组合体下落过程运

动方程为

ｄｘ / ｄｔ ＝ Ｖｘ ０ － ｇｔ
ｄｙ / ｄｔ ＝ Ｖｙ ０

(４)

式中: Ｖｘ ０ 和 Ｖｙ ０ 已知ꎬ那么可以求得此过程中运动

时间 ｔꎬ火箭助推器的飞行高度 ｙ３ 和水平距离 ｘ３ꎮ
此时ꎬ无人机做匀速运动ꎬ可求解得出火箭落地

时无人机的飞行高度 ｙ４ 和水平距离 ｘ４ꎮ

４　 结果分析

通过上面的分析ꎬ可以得出发射过程三个阶段

无人机和火箭助推器的运动的飞行高度 ｙ 和水平距

离 ｘ ꎮ 综合上述结果ꎬ可以得出发射过程中系统运

动轨迹ꎮ 结合实际飞行ꎬ图 ３ 给出了系统发射过程

爬高理论与实际飞行轨迹对比图ꎮ 从图中可以看

出ꎬ理论计算与实际飞行轨迹基本一致ꎬ且误差控制

在 １０ 米以内ꎬ说明本文提供的方法可以用于该型无

人机的发射阶段性能计算ꎮ

图 ３　 无人机爬高理论与实际高度曲线对比图

图 ４　 无人机发射过程无人机与火箭理论轨迹图

　 　 图 ４ 给出了该型无人机发射过程无人机和火箭

助推器的理论飞行轨迹ꎮ 由图中可以看出ꎬ火箭助

推器运动轨迹近似为抛物线ꎬ无人机运动轨迹近似

为一直线ꎮ 火箭落地距发射点为 １６６.８ｍꎬ考虑环境

等因素影响ꎬ确定发射范围 ２００ｍ 内为火箭落地的

理论散布点ꎬ所以发射场周围 ２００ｍ 内不应有受保

护的对象ꎮ 此时无人机高度为 ５７.８ｍꎬ因此系统要

安全发射ꎬ２００ｍ 范围内不应有高于 ５７.８ｍ 的障碍

物ꎮ 同时ꎬ考虑发射航向上有飞行滑轨约束ꎬ可使预

定射向与实际飞行射向偏差控制在± ３°以内ꎮ 因

此ꎬ通过选择空旷区域ꎬ扩大发射禁区ꎬ设立前向±
３０°ꎬ半径 Ｒ３００ｍꎬ后向半径 Ｒ１００ｍ 的发射禁区ꎬ即
可有效控制发射风险ꎮ 在此基础上设立 ５００ｍ ×
５００ｍ 的发射任务警戒区ꎬ可进一步规避发射风险ꎮ
通过以上分析可知ꎬ只要选定合适发射场地ꎬ该型无

人机的发射使用是安全可控的ꎮ
本文通过对该型无人机的发射过程进行研究ꎬ

对无人机发射过程进行分段ꎬ并建立了各段飞行的

数学模型ꎬ给出实例分析结果ꎬ满足该型无人机发射

场选址的工程需要ꎮ 本文提出无人机火箭助推发射

过程阶段分析方法ꎬ不仅可用于本系统发射选址及

安全区域确定ꎬ同样对于其他无人机发射安全分析ꎬ
也具有一定工程借鉴意义ꎮ
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远地点发动机推力矢量的极坐标算法

张　 伟　 田国华　 陈　 锋　 马军强
(北京航天试验技术研究所ꎬ北京 １０００７４)

　 　 摘　 要　 简述了远地点发动机推力矢量测试系统的原理ꎻ概述了往次试验数据处理所采用的推力矢量计算

方法———“线性组合法”ꎬ着重分析其缺点ꎻ提出了计算准确度更高的极坐标计算方法ꎬ并给出了极坐标法计算举

例ꎮ

　 　 关键词　 远地点发动机　 推力矢量　 极坐标　 计算方法
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ｌｉｎｅａｒ ｃｏｍｐｏｓｅ ｍｅｔｈｏｄ ｗａｓ ｕｓｅｄ ｔｏ ｃｏｍｐｕｔｅ ｔｈｒｕｓｔ ｖｅｃｔｏｒ ｉｎ ｐｒｅｖｉｏｕｓ ｔｅｓｔｓ. Ａｆｔｅｒ ａｎａｌｙｚｉｎｇ ｔｈｅ ｄｅｆａｕｌｔｓ ｏｆ
ｔｈｅ ｌｉｎｅａｒ ｃｏｍｐｏｓｅ ｍｅｔｈｏｄꎬ ｐｏｌａｒ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｗａｓ ｐｒｏｐｏｓｅｄ ａｎｄ ｗｅｌｌ ｄｅｓｃｒｉｂｅｄ. Ａ ｍｏｄｅ ｗａｓ
ｇｉｖｅｎ ｔｏ ｓｈｏｗ ｉｔｓ ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ ｐｒｏｃｅｓｓ.
　 　 Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ａｐｏｇｅｅ ｅｎｇｉｎｅ 　 Ｔｈｒｕｓｔ ｖｅｃｔｏｒ　 Ｐｌａｒ ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ　 Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

１　 引　 言

远地点发动机一般为轨 /姿控发动机ꎬ常被用于

星、箭、弹的精确轨道控制和姿态调整ꎬ其推力矢量

直接关系到卫星能否入轨和发射任务的成败ꎻ准确

测出推力矢量参数能够为发动机整星组装时提供基

本依据ꎮ 目前推力矢量测量有多种科研方案ꎬ但在

实际的远地点发动机高空模拟试验中ꎬ技术和工艺

都比较成熟且最为常用的为俄罗斯的六分力测量矢

量推力架和我国的动态轴矢量推力架ꎮ 本文介绍的

两类推力矢量计算方法均基于动态轴矢量推力架测

试系统ꎻ在介绍“线性组合法”和分析其缺点的基础

上ꎬ提出使用极坐标方法求解推力矢量参数ꎮ 此种

方法在理论和实际比对上均优于历史试验采用的

“线性组合法”ꎮ

２　 动态轴矢量推力架测试系统的数学
模型

动态轴矢量推力架推力矢量参数测试系统的数



学坐标系见图 １ꎮ

图 １　 坐标系及推力矢量图

推力矢量 Ｆ 作用于对接面 Ｙ′Ｏ′Ｚ′ 平面的 Ａ 点

上ꎮ 推力矢量参数有:
α——— 推力矢量 Ｆ 与 Ｘ 轴的偏角ꎻ
δ———Ａ 点距其坐标原点 Ｏ′ 的距离ꎻ
β———δ 与 Ｏ′Ｙ′ 的夹角ꎻ
γ——— 分力 ＦＹＺ 与 Ｏ′Ｙ′ 的夹角ꎮ
当发动机点火时ꎬ其推力矢量将产生绕 Ｚ 轴旋

转的力矩 Ｍｚꎮ 则有推力矢量测试装置的数学模型

为

－ Ｍｚ ＝ Ｆｘ(δｃｏｓβ ＋ Ｒｔａｎαｃｏｓγ) (１)

式中: Ｍｚ——— 矢量推力产生的绕 Ｚ 轴的力矩ꎻＦｘ

——— 矢量推力的 Ｘ 轴向分力ꎻＲ ——— 转台 Ｚ 轴与发

动机法兰面的距离ꎻαꎬβꎬγꎬδ— 推力矢量参数ꎮ

令 Ｓ ＝ －
Ｍｚ

Ｆｘ
ꎬ 则其数学模型变为

Ｓ ＝ δｃｏｓβ ＋ Ｒｔａｎαｃｏｓγ (２)

式中: ＭｚꎬＦｘꎬＲ——— 可测参数ꎻαꎬβꎬγꎬδ ———待求参

数ꎮ 显然ꎬ一个方程求不出四个未知数ꎬ若想得到推

力矢量参数还必须用些技巧ꎮ

３　 线性组合法

３.１　 线性组合法的原理

当发动机旋转 θ 角ꎬ(２)式变为

Ｓ ＝ [δｃｏｓ(β ＋ θ) ＋ Ｒｔａｎαｃｏｓ(γ ＋ θ)] (３)

若分别改变 Ｒ 和 θ 使发动机点火 ｎ(ｎ ＝ ６ ~ ８) 次ꎬ
则有

Ｓｉ ＝ [δｃｏｓ(β ＋ θｉ) ＋ Ｒ ｉ ｔａｎαｃｏｓ(γ ＋ θｉ)]
ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ３􀆺ｎ (４)

或

Ｓｉ ＝ δｃｏｓβｃｏｓθｉ － δｓｉｎβｓｉｎθｉ ＋ Ｒ ｉ ｔａｎαｃｏｓγｃｏｓθｉ －
Ｒ ｉ ｔａｎαｓｉｎγｓｉｎθｉ 　 ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ􀆺ꎬｎ (５)

令

ｘ１ ＝ ｔａｎαｃｏｓγ

ｘ２ ＝ － ｔａｎαｓｉｎγ

ｘ３ ＝ δｃｏｓβ

ｘ４ ＝ － δｓｉｎβ

(６)

　 　 则式(５)可写为矩阵形式

ＡＸ＝Ｓ (７)
式中:

Ａ ＝

Ｒ１ｃｏｓθ １ Ｒ１ｓｉｎθ １ ｃｏｓθ １ ｓｉｎθ １

Ｒ２ｃｏｓθ ２ Ｒ２ｓｉｎθ ２ ｃｏｓθ ２ ｓｉｎθ ２

⋮ ⋮ ⋮ ⋮
Ｒｎｃｏｓθ ｎ Ｒｎｓｉｎθ ｎ ｃｏｓθ ｎ ｓｉｎθ ｎ

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

ꎻ

Ｘ ＝ (ｘ１　 ｘ２　 ｘ３　 ｘ４) Ｔꎻ

Ｓ ＝ －
Ｍ１

Ｆ１

－
Ｍ２

Ｆ２
􀆺 －

Ｍｎ

Ｆｎ

é

ë

ê
ê

ù

û

ú
ú

Ｔ

ꎮ

若 ＡＴＡ 的逆矩阵(ＡＴＡ) －１ 存在ꎬ则得到 Ｘ 的最

小二乘解 为

Ｘ ＝ (ＡＴＡ) －１ＡＴＳ (８)

　 　 由式(６)可得推力矢量参数

ｔａｎα ＝ ｘ２
１ ＋ ｘ２

１

ｔａｎγ ＝
－ ｘ２

ｘ１

δ ＝ ｘ２
３ ＋ ｘ２

４

ｔａｎβ ＝
－ ｘ４

ｘ３

(９)

　 　 实际计算表明ꎬ式 (９) 的解还不十分逼近式

(４)ꎮ 于是用式(９)的解作参考ꎬ代入式(４)ꎬ采用逐

步逼近的算法ꎬ并用下式求其标准偏差ꎬ最小误差者

为推力矢量的最佳参数ꎮ

σ ｓ ＝
１

ｎ － １∑
ｎ

ｉ ＝ １
(Ｓｃｉ － Ｓｍｉ) ２ (１０)
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式中: s ｓ——— 标准差ꎻｎ ——— 发动机点火次数ꎻ
Ｓｃｉ——— 计算值ꎻＳｍｉ ———测量值ꎮ
３.２　 线性组合法的缺点

仔细分析线性组合法的原理ꎬ可以看出存在的

问题:
(１)最小二乘解是 ｘ１ꎬｘ２ꎬｘ３ꎬｘ４ꎬ而对于 αꎬβꎬγꎬ

δ 就不一定是最小二乘解ꎮ
(２) 实际的试验情况是 ６ 次点火中 Ｒ 仅变化了

１ 次ꎬ即前 ３ 次点火 Ｒ ｉ ＝ Ｒ１ꎬ后 ３ 次点火 Ｒ ｉ ＝ Ｒ２ꎮ 因

此ꎬＲ 有一个跳变ꎬ 即此时式(１１)是一个跳变函数ꎬ
不能用一个连续函数来逼近ꎬ而应该将其分成两个

母体看待ꎮ

４　 极坐标方法

为了克服“线性组合法”的缺点ꎬ提出采用“极
坐标方法”求解推力矢量参数ꎮ
４.１　 原理

将推力矢量测试装置的数学模型式(４)用复数

法表示ꎬ得

Ｓ′∠φ ＝ δ∠β ＋ Ｒｔａｎα∠γ (１１)

　 　 当 Ｒ ＝ Ｒ１ 时取 θ ＝ ０°ꎬ３０°ꎬ６０°ꎬ９０°ꎻ点火四

次ꎬ测得一组 Ｓｉ( ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ３ꎬ４)ꎻＲ ＝ Ｒ２ 时取 θ ＝ ９０°ꎬ
６０°ꎬ３０°ꎬ０°ꎻ点火四次ꎬ测得另一组 Ｓｉ( ｉ ＝ ５ꎬ６ꎬ７ꎬ
８)ꎮ 利用最小二乘法可分别求出 Ｓ′１ Ðf１(Ｒ ＝ Ｒ１

时) 和 Ｓ′２ Ðf２(Ｒ ＝ Ｒ２ 时) 的最佳逼近值ꎮ 其示意

图见图 ２ꎮ

图 ２　 矢量图

则根据式(１１)ꎬ有

Ｓ′１∠φ１ ＝ δ∠β ＋ Ｒ１ ｔａｎα∠γ

Ｓ′２∠φ２ ＝ δ∠β ＋ Ｒ２ ｔａｎα∠γ{ (１２)

　 　 由复数方程(１１)可解出推力矢量参数为

α ＝ ｔａｎ －１ Ｓ′２∠φ２ － Ｓ′１∠φ１

Ｒ２ － Ｒ１

γ ＝ ａｒｇ
Ｓ′２∠φ２ － Ｓ′１∠φ１

Ｒ２ － Ｒ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

δ ＝
Ｒ１􀅰Ｓ′２∠φ２ － Ｒ２􀅰Ｓ′１∠φ１

Ｒ１ － Ｒ２

β ＝ ａｒｇ
Ｒ１􀅰Ｓ′２∠φ２ － Ｒ２􀅰Ｓ′１∠φ１

Ｒ１ － Ｒ２

æ

è
ç

ö

ø
÷

其中:½􀅰½———复数求模ꎬａｒｇ ( ) 为复数求复

角ꎮ
４.２　 Ｓ′Ðϕ的最小二乘逼近求法

假设在同一个母体中(即同一个 Ｒ 下) 点了

ｍ(ｍ > ４) 次火ꎬ每次点火 θ 都不同ꎬ则有已知参数

θ ｉ和可测参数 Ｓｉ( ｉ ＝ １ꎬ２ꎬ􀆺ꎬｍ)ꎮ 则令下式方差最

小的 Ｓ′ Ðϕ 就是其最小二乘逼值ꎮ

σ２ ＝ １
ｍ － １∑

ｍ

ｉ ＝ １

１
２
[Ｓ′ｅｊ(φ＋θｉ) ＋ Ｓ′ｅ －ｊ(φ＋θｉ)] － Ｓｉ{ }

(１３)

　 　 根据 σ２ 最小的条件 　 ∂
∂Ｓ′

σ２ ≡ ０ꎬ ∂
∂φ

σ２ ≡ ０ꎬ

可得

ｅ －ｊ２φ ＝
ｍ∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｓｉｅｊθｉ － ∑

ｍ

ｉ ＝ １
ｅｊ２θｉ􀅰∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｓｉｅ

－ｊθｉ

ｍ∑
ｍ

ｉ ＝ １
Ｓｉｅ

－ｊθｉ － ∑
ｍ

ｉ ＝ １
ｅ －ｊ２θｉ􀅰∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｓｉｅｊθｉ

(１４)

Ｓ′ ＝
２ｅ －ｊφ∑

ｍ

ｉ ＝ １
Ｓｉｅｊθｉ

∑
ｍ

ｉ ＝ １
ｅｊ２θｉ ＋ ｍｅ －ｊ２φ

(１５)

　 　 根据式(１４)和(１５)就可求出 Ｓ′Ðϕ 来ꎮ
４.３　 矢量参数的误差估计

求出推力矢量参数后必须给出其误差估计ꎬ满
足误差要求的参数才有意义ꎮ 为计算矢量参数的误

差估计ꎬ先将求出的参数 αꎬβꎬγꎬδ ꎬ与已知参数 Ｒ ｉꎬ
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θｉ 代入(１１) 式求出一组 Ｓｃｉꎬ再利用式(１０) 计算 Ｓｃｉ

与 Ｓｉ 的标准偏差ꎮ

５　 计算举例

(１)令 α＝ ０.２８°ꎬβ＝ ４.８°ꎬγ ＝ ４.８°ꎬδ ＝ １.０ｍｍꎻ Ｒ
＝ [４１０ꎬ４１０ꎬ４１０ꎬ４１０ꎬ４９０ꎬ４９０ꎬ４９０ꎬ４９０](ｍｍ)ꎻθ ＝
[０°ꎬ３０°ꎬ６０°ꎬ９０°ꎬ９０°ꎬ６０°ꎬ３０°ꎬ０°]ꎻ 轴向力 Ｆｘ ＝
４９０Ｎꎻ(２)根据假设条件求出 Ｍ１(ｋΔｔ)ꎬＭ２(ｋΔｔ) 的

理论值ꎻ
(３) 给 Ｍ１(ｋΔｔ)ꎬＭ２(ｋΔｔ)ꎬＦｘ(ｋΔｔ) 注入 １％ 的

随机误差来模拟试验参数ꎻ
(４) 用 (３) 的数据求出 Ｍ１(ｋΔｔ)ꎬＭ２(ｋΔｔ)ꎬ

Ｆｘ(ｋΔｔ) 的期望值 Ｍ１ꎬＭ２ꎬＦｘꎻ 并计算 Ｓｉ 得:Ｓ ＝
[２.９８９ ０ꎬ２. ４６８ ８ꎬ１. ２７９ ０ꎬ － ０. ２５１ ２ꎬ － ０. ２８４ ２ꎬ
１.４４５ ５ꎬ２.７８６ ６ꎬ３.３８１ ９]ꎻ

(５)利用“极坐标方法”求得的结果为

Ｓ′１ ＝ ３.００１ ９ｍｍꎻϕ１ ＝ ４.７７５ １° ꎻＳ′１ Ðϕ１的均方

差 σ１ ＝ ２.３８６ ４×１０－３ｍｍ
Ｓ′２ ＝ ３.３９３ ８ｍｍꎻϕ２ ＝ ４.７９９ １° ꎻＳ′２ Ðϕ２的均方

差 σ２ ＝ ３.１１５ ９×１０－４ｍｍ
α＝ ０.２８０ ７ °ꎻβ ＝ ４.７８７ １ °ꎻγ ＝ ４.７８７ １° ꎻδ ＝

０.９９３ ４ ｍｍꎻσｓ ＝ １.６６１ １×１０－３ ｍｍ
可见ꎬ求推力矢量参数的“极坐标方法”是合理

的、可行的ꎮ

５　 软件开发环境

因计算方法中涉及阶数较高的矩阵运算和复数计

算ꎬ故选取Ｍａｔｌａｂ 作为计算软件开发和运行的环境ꎻ为
了良好的与用户沟通需要用到ꎬ图形用户界面工具开

发包 ＧＵＩꎬ其它计算使用Ｍａｔｌａｂ 中的基本语句即可ꎮ

６　 结束语

基于动态矢量推力架的推力矢量测量及矢量参

数的计算ꎬ历史上的“线性组合计算法”适应了当时

的任务需求ꎮ 但“极坐标方法”方法在计算准确度

上有所改进ꎬ结合 Ｍａｔｌａｂ 强大的计算技术支持和良

好的图形交互界面ꎬ“极坐标方法”方法在求解推力

矢量参数时更具优势ꎬ也更加合理ꎮ
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加速度对晶体振荡器的影响及
补偿技术研究

纪龙蛰　 单庆晓　 唐　 钱　 林　 明
(国防科技大学 机电工程与自动化学院ꎬ长沙 ４１００７３)
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１　 引　 言

各种电子电路与仪器设备的可靠工作均是以高

准确度、高稳定性的基准频率源为保证的ꎬ晶体振荡

器因具有极高的品质因数和频率稳定度ꎬ已成为目

前应用最为广泛的频率控制标准信号源ꎬ被称为电

子系统的“心脏” [１ꎬ２]ꎮ
然而ꎬ晶体振荡器的工作环境往往非常复杂ꎬ温

度、电平漂移、电磁干扰等因素均会对其输出频率产

生影响ꎬ尤其是受到振动、离心和冲击作用而产生加

速度时ꎬ晶振的输出会发生频率抖动、相噪恶化的现

象ꎮ 造成这种现象的原因在于晶振对加速度具有较

强的敏感性ꎬ各种能够导致加速度的外部环境变化

均会对晶振产生调频作用ꎬ使其输出以一定的规律

偏移载波频率[３ꎬ４]ꎮ
在通信、导航、雷达、电子对抗等系统中ꎬ晶体



振荡器作为精密时频计量的核心部件ꎬ发挥着不可

替代的作用[５~７] ꎮ 卫星发射升空、航天器在轨运

行、飞机发动机的剧烈振动等过程中ꎬ加速度的存

在为系统的正常工作埋下故障隐患ꎮ 例如在卫星

导航系统中ꎬ振动产生的相位噪声会大幅降低星上

应答器的通讯容量ꎬ增加数据传输过程中的误码

率ꎬ损害星间链路的完整性ꎮ 又如多普勒雷达中的

频综器在载机振动时输出相噪急剧恶化ꎬ使得雷达

在杂波下的能见度降低ꎬ制约其对运动目标的检测

能力ꎮ
国外学者早在上世纪 ５０ 年代就开始关注加速

度对晶体振荡器的影响ꎬ建立了完善的理论体系ꎬ并
通过大量试验与研究ꎬ在一定程度上改善了晶振的

加速度敏感性ꎬ近些年还出现了加速度补偿的新方

法ꎬ在空间技术领域得到了应用[８~１４]ꎮ 国内对于这

一问题的认识远远滞后于国外ꎬ虽然在最近约 １５ 年

中进行了深入探究与实验验证ꎬ但未见突破性进展ꎬ
降低加速度敏感度的措施仅局限于机械减振的方

法[１５~１７]ꎮ 本文对相关问题进行了论述ꎬ探讨了减小

加速度对晶振输出影响的方法ꎬ并提出一种基于数

字补偿系统的新思路ꎮ

２　 晶体振荡器的加速度效应

２.１　 晶体振荡器加速度效应机理

在理想情况下ꎬ晶体振荡器正常工作时输出的

是频率成分单一的正弦信号ꎬ这一频率值称为晶振

的载波频率(简称载频)ꎬ用 ｆ０ 表示ꎮ 在加速度条件

下ꎬ晶振的输出载频将发生变化[１８]ꎬ如果用 ｆ(ａ) 表

示这时的频率ꎬ则有

ｆ(ａ) ＝ ｆ０ ＋ ｆ ′ (１)

式中: ｆ ′——— 加速度 ａ 导致的频率偏移ꎮ
实验结果表明ꎬ晶振在受到环境扰动时的这种

频率变化大小是和加速度 ａ 成正比的ꎬ即

ｆ ′ ＝ Γ􀅰ａ􀅰ｆ０ (２)

式中:Γ———加速度敏感度ꎬ式(２)是按照矢量进行

计算的ꎮ
由此可以看到ꎬ随着加速度 ａ 与加速度敏感度

Γ的夹角不同ꎬ晶振的频率偏移量也发生着改变ꎮ
二者平行时ꎬ频偏达到最大值ꎻ二者相互垂直时ꎬ频
偏为零ꎮ

　 　 假设加速度 ａ 是由简谐振动引起的ꎬ可以表示

为

ａ＝Ａ ｃｏｓ(２πｆｖ ｔ) (３)

式中:Ａ———振动加速度幅值ꎻ ｆｖ ———振动的频率ꎬ
如图 １ 中(Ⅰ)所示ꎮ

图 １　 加速度对晶振输出的影响图

假定振动发生在某个固定方向ꎬ则可改用标量

计算ꎬ将式(２)和式(３)代入式(１)后可得

ｆ(ａ) ＝ ｆ０ ＋ Δｆｃｏｓ(２πｆｖ ｔ) (４)

式中:Δｆ ———在加速度 ａ 作用下的频率偏移最大

值ꎬ也称作峰值频偏ꎬ如图 １(Ⅱ)所示ꎮ
图 １(Ⅲ)表示的是晶振受到加速度影响后输出

端电压的变化情况ꎬ该图用较为夸张的方式刻画了

在若干振动周期内的不同时刻晶振输出正弦信号密

集与稀疏程度的规律性变化ꎮ

图 ２　 加速度作用下晶振输出频谱分析图
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　 　 按照信号调制理论ꎬ式(４)是一个调频波瞬时

频率的表达式ꎬ信号输出频率在 ｆ０ ±Δｆ之间跃动ꎬ利
用傅立叶变换对其进行频谱分析ꎬ如图 ２ 所示ꎮ 可

将这一信号分解出多种谐波分量ꎬ从而得到不同频

率成分的离散谱线(图中仅以三根特殊位置的谱线

为例)ꎮ
通过以上的分析ꎬ可以得出一个基本结论:晶体

振荡器的加速度效应就是加速度对晶振输出信号的

调频作用影响到其频率稳定度的过程ꎮ
２.２　 加速度对晶体振荡器输出相噪的影响

研究加速度对晶体振荡器影响的目的是改善晶

振的输出频率稳定度ꎬ而衡量这种频率稳定度的物

理量就是相位噪声ꎬ其直观意义上表现为频率的

“抖动” [１７]ꎮ
例如ꎬ在理想状态下ꎬ１ＭＨｚ 的脉冲信号的周期

为 １ｍｓꎬ即每 ５００ｎｓ 出现一个跳变沿ꎬ但由于相位噪

声的存在ꎬ信号的周期会发生微小变化ꎬ导致下一个

跳变沿的到来时刻具有不确定性ꎬ如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 周期信号的频率抖动图

将上述过程变换到频域进行分析ꎬ如图 ４ 所示ꎮ
理想状态下ꎬ振荡器输出稳定的周期信号ꎬ其频谱是

纯净的单根谱线ꎬ由于相位噪声的出现ꎬ振荡器的一

部分输出功率扩散到相邻的频域中ꎬ产生了边带ꎮ
某一偏移频率处的相位噪声就定义为 １Ｈｚ 带宽内

的信号功率与输出总功率的比值ꎬ近似等于图中所

示矩形上沿与频谱包络顶点间的差值[１９]ꎮ

图 ４　 相位噪声引入的边带图

在受到振动加速度的影响后ꎬ晶体振荡器输出

端电压可以用下式表示

Ｖ( ｔ) ＝ Ｖ０ｃｏｓ[２πｆ０ ｔ ＋ (Δｆ
ｆｖ
)ｓｉｎ(２πｆｖ ｔ)] (５)

按照调频理论ꎬ利用 Ｊａｃｏｂｉ￣Ａｎｇｅｌ 恒等式

ｅｊｚｓｉｎθ ＝ ∑
＋¥

ｎ ＝ －¥

Ｊｎ( ｚ)ｅｊｎθ (６)

可将式(５)展开为 Ｂｅｓｓｅｌ 函数的无穷级数形

式[１８]

Ｖ(ｔ) ＝ Ｖ０{Ｊ０(β)ｃｏｓ(２πｆ０ｔ) ＋ Ｊ１(β)ｃｏｓ[２π(ｆ０ ＋ ｆｖ)ｔ] －
Ｊ１(β)ｃｏｓ[２π(ｆ０ － ｆｖ)ｔ] ＋ Ｊ２(β)ｃｏｓ[２π(ｆ０ ＋ ２ｆｖ)ｔ] ＋
Ｊ２(β)ｃｏｓ[２π(ｆ０ － ２ｆｖ)ｔ] ＋ 􀆺}

(７)

这里定义了调制指数 β ＝ Δｆ / ｆｖꎮ 由振动所引入

的第 ｎ 次边带处的相位噪声可表示为

Ｌｎ
ｖ ＝ [Ｊｎ(β) / Ｊ０(β)] ２ (８)

根据信号调制理论ꎬ在小调制指数( β < ０.１)
条件下ꎬ式(８)可近似为

Ｌｎ
ｖ ≈ ２０ｌｏｇ

Γ􀅰Ａ􀅰ｆ０
２ｆｖ

æ

è
ç

ö

ø
÷ (９)

通过式(７)与式(９)可以看出ꎬ在简谐振动作用

下ꎬ晶体振荡器的输出频率较静态时仅多出了以振

动频率 ｆｖ 为基频的频谱成分ꎮ 由于加速度的存在ꎬ
晶振的相位噪声急剧恶化ꎬ出现了边带调制效

应[２０ꎬ２１]ꎬ如图 ５ 所示ꎮ

图 ５　 加速度作用下晶振输出的频谱成分图

另外ꎬ根据式(９)可导出某方向上的加速度敏

感度 Γ的计算式为
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Γ ＝
２ｆｖ

Ａ × ｆ０
× １０Ｌｎｖ / ２０ (１０)

利用振动实验装置对晶体振荡器施加参数已知

的正弦振动ꎬ用频谱仪观察记录晶振输出频率的变

化情况ꎬ按照图 ５ 及式(１０)即可得到晶振的加速度

敏感度ꎮ 对晶振加速度效应进行验证的类似实验还

包括离心机实验及 ２ｇ 翻转实验[２２]ꎬ限于篇幅ꎬ本文

不再赘述ꎮ

３　 降低晶体振荡器加速度敏感度的措
施

在加速度环境中工作的晶体会因质量分布不均

发生微小形变ꎬ从而引起频率的漂移ꎮ 这个过程中

有两方面因素起主导作用ꎬ一是完全由于晶体的物

理尺寸变化引起的线性部分ꎬ二是由于压电材料的

非线性弹性引起的非线性部分ꎮ 由前面的讨论可以

看出ꎬ晶体振荡器在加速度条件下的频率稳定度与

其静态相噪已无本质联系ꎬ只取决于加速度敏感度

和振动特性ꎮ 研究如何改善加速度对晶体振荡器的

影响主要从晶振制作工艺与减振结构设计两方面入

手ꎮ
决定晶体振荡器频率稳定度的根源是晶体的特

性ꎬ因此如何设计制作加速度敏感度小的晶体成为

关键ꎮ ＳＣ 切晶体作为一种应力补偿晶体ꎬ其加速度

敏感度是 ＡＴ 切晶体的一半ꎬ极化效应也较小ꎬ人们

一度对它寄予厚望ꎬ但晶体的切型往往受限于实际

应用情况ꎬ且 ＳＣ 切晶体实现温度补偿难度很大ꎬ故
大部分设想无法实现ꎮ 大量实验数据分析表明ꎬＡＴ
切晶体与 ＳＣ 切晶体的加速度敏感度并无明显差

异ꎮ
随着生产工艺和制造技术的发展ꎬ对振荡器内

部进行改造从一定程度上可以降低加速度的影响ꎬ
例如采用多点支承结构、合理设计晶体的安装方位、
搭建具有较高 Ｑ 值的振荡电路、选取贴片式元件等

措施均改善了晶体振荡器的加速度敏感度ꎮ 还有一

种思路是在振荡器内部安放多个可以相互配对的晶

体ꎬ它们的加速度敏感度具有一定的矢量关系ꎬ通过

相互间的抵消作用来实现补偿的目的ꎮ
根据振动与噪声控制理论ꎬ机械设计中减小振

动对系统工作的影响主要从三个环节入手ꎬ即从振

源处阻振、在传播路径上隔振、在受力装置上消振ꎮ

由此ꎬ如何从结构设计上隔离或者消除一些不可避

免的施加于晶振上的机械振动是值得关注的问题ꎮ
通常可将缓冲弹簧、减振橡皮垫及弹性支架等安装

在晶振外围ꎬ从而避免晶振受到剧烈振动[２３]ꎮ 但机

械减振装置存在一定的局限性ꎬ比如体积过大、需避

免共振等ꎬ并且这些方法通常只能隔离 １００Ｈｚ 以上

的高频振动ꎬ对于频率较低的振动仍无法得到令人

满意的结果ꎮ
以上介绍的几种改善晶体振荡器加速度敏感度

的措施都可以称作“无源法”ꎮ 近些年来ꎬ国内外学

者还提出了一些有参考价值的“有源法”ꎬ例如混频

补偿法、 ＬＭＳ 滤波器补偿法、加速度反馈补偿法

等[２４]ꎮ 目前ꎬ国外在降低晶振加速度敏感度方面的

理论研究和工程应用均趋于成熟ꎬ国内绝大多数厂

商还仅限于通过机械隔离的措施抑制加速度对晶振

频率稳定度的不良影响[２５ꎬ２６]ꎮ

４　 一种新的加速度补偿方法研究

４.１　 恒温晶振的压控特性

目前ꎬ精密时频计量中使用较为广泛的振荡器

是恒温晶体振荡器ꎬ又称为 ＯＣＸＯ(Ｏｖｅｎ Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ
Ｃｒｙｓｔａｌ Ｏｓｃｉｌｌａｔｏｒ)ꎮ 在大多数情况下ꎬ恒温晶振可以

通过施加调谐电压来调节内部变容二极管的电容ꎬ
从而在一定范围内“牵引”输出频率按一定规律变

化ꎬ其出厂时往往也会预留控制电压输入端 Ｕｃｔｌ ꎬ图
６ 是这种 ＶＣ￣ＯＣＸＯ(Ｖｏｌｔａｇｅ Ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ￣ＯＣＸＯ)的示

意图ꎮ

图 ６　 带有压控端的恒温晶振(ＶＣ￣ＯＣＸＯ)图

对于压控恒温晶振而言ꎬ我们总是希望控制电

压与输出频率呈线性关系ꎬ但由于晶振内部存在储

能元件及其自身结构决定的非线性误差ꎬ这种线性

关系只能在一定的频率范围内才能满足ꎬ而且对线

性度的追求是以牺牲牵引度为代价的ꎮ 另方面ꎬ对
ＶＣ￣ＯＣＸＯ 进行调谐时ꎬ其偏离载波频率的各个频率

值在工作温度范围内同样应该是稳定的ꎬ对于给定
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的某个 ＶＣ￣ＯＣＸＯꎬ频率稳定度要求越高ꎬ获得较大

范围的牵引度就越困难[２７~２９]ꎮ
带有电压控制的恒温晶振已广泛应用于锁相

环、频率合成、频率调制等技术ꎬ在原子钟和雷达频

综器中ꎬ恒温晶振的性能和稳定度已成为系统可靠

工作的根本保障之一ꎮ 因此ꎬ研究恒温晶振的加速

度补偿技术是具有现实意义的[３０ꎬ３１]ꎮ
４.２　 加速度数字补偿技术原理

通过前面的论述可以得出结论:能够改变晶体

振荡器输出频率的基本因素至少有两个ꎬ一是振动

造成的加速度影响ꎬ二是压控电压的施加ꎮ 如果我

们能够掌握它们与频率变化之间的规律ꎬ并且建立

函数关系 ｆ(ａ) 与 ｆ(ｕ)ꎬ那么就可以通过二者的相互

抵消输出一个律动较小的频率 ｆｃｔｌ ꎬ从而达到补偿的

效果ꎮ
上述思想的具体实现方法是:用一个加速度传

感器实时检测晶振受到加速度 ａ 的大小ꎬ通过数据

采集传输到控制器中ꎬ根据已建立的数学模型计算

此加速度对晶振输出的影响 ｆ(ａ)ꎬ之后推算欲产生

与 ｆ(ａ) 大小相等、方向相反的频率偏移量 ｆ(ｕ) 所

需的压控电压 Ｖｄ 大小ꎬ经过数模转换后将其施加到

晶振的 Ｕｃｔｌ 端ꎬ这样就能够通过 ｆ(ａ) 和 ｆ(ｕ) 的对消

达到稳定频率的目的ꎮ 图 ７ 是加速度数字补偿原理

的简单示意ꎮ

图 ７　 加速度数字补偿原理示意图

４.３　 实验验证及关键技术

按照上文提出的方法ꎬ我们试制了带有加速度

补偿的恒温晶振样机ꎬ并通过大量实验研究影响晶

振频率稳定度的机理ꎬ以期不断改善补偿效果ꎬ图 ８

给出某次实验中补偿前后晶振输出频谱对比图ꎬ经
过计算ꎬ该恒温晶振的加速度敏感度由补偿前的

１０－９量级降低至补偿后的１０－１０量级ꎮ

图 ８　 补偿前后晶振输出频谱对比图

　 　 这种晶体振荡器加速度补偿方法中的关键技术

包括以下几个方面:
(１)需要深入探究影响晶体振荡器频率稳定度

的各种因素ꎬ特别是加速度与频率、压控电压与频率
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这两种关系的把握和数学模型的建立ꎬ这将成为整

个补偿方案的设计基础ꎻ
(２)通过实验数据与理论推导准确计算加速度

敏感度矢量 Γꎬ采用多项式拟合及插值的方法反复

修改补偿系数 Ｋｐꎮ 因为ꎬ如果 Ｋｐ 的选取不够准确ꎬ
不但达不到补偿效果ꎬ反而会使得相位噪声更加恶

化ꎻ
(３)由于补偿电压的加入具有滞后性ꎬ特别要

研究 ＰＩＤ 控制、重复控制与预测算法ꎬ并采用高速

数字器件ꎬ在补偿系统的各环节提高响应速度ꎬ控制

数字化后的误差范围ꎬ提高补偿的准确度ꎮ

５　 结束语

本文分析了加速度对晶体振荡器输出频率的影

响机理ꎬ介绍了目前常用的降低晶体振荡器加速度

敏感度的措施ꎬ并提出一种数字补偿的方法ꎬ对其进

行原理论述与实验验证ꎮ 目前ꎬ我们正对该技术进

行更深入的研究ꎬ不断提出新的设想与方案ꎬ在一定

程度上改善了晶体振荡器在加速度作用下频率失稳

的状况ꎮ 应该看到ꎬ消除振动对基准频率源的影响

是具有现实意义的ꎬ随着国内对于晶体振荡器技术

应用的需要ꎬ该研究必将具有非常良好的发展前景ꎮ
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可高低变温润滑油流量标准装置不确定度评定

王俊涛１　 桑培勇１　 贾正红１　 信彦峰１　 崔春桃２

(１.国防科技工业 ４１１３ 计量站ꎬ新乡 ４５３０４９ꎻ２.洛阳市质量技术监督局ꎬ洛阳 ４７１００３)

　 　 摘　 要　 润滑油流量标准装置属于新建装置ꎬ具有可高低变温、大流量、宽量程的特点ꎬ变温范围为(－３５~
１５０)℃ꎮ 对装置基本原理进行了简要介绍ꎬ并列出主要性能特点ꎬ制定了检定要求和方法ꎮ 通过实际测试及对测

试结果的分析合成ꎬ确定了装置不确定度ꎮ 检定结果表明ꎬ此装置不确定度完全达到设计要求ꎮ
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１　 引　 言

可高低变温润滑油流量标准装置是为了满足现

代工业技术需要而建立的一套液体流量标准装置ꎮ
具有变温范围大、准确度高、量程宽、自动化程度高等

特点ꎮ 此装置是对不同温度、粘度下流量计性能进行

检定的测试系统ꎬ其自身准确性和稳定性将直接影响

相应工业系统流量状态的监测ꎮ 因此ꎬ对可高低变温

润滑油流量标准装置进行准确检定是非常必要的ꎮ

２　 装置简介

２.１　 装置原理

本装置基本原理结构如图 １ 所示ꎮ 油液存储于

油箱 １ 内ꎬ工作时在油泵 ２ 作用下被压入试验管路

系统ꎬ经变温系统 ３、指示流量计 ４、被检流量计 ５ 到

达换向器 ６ꎮ 换向器在未工作状态时ꎬ油液直接回

油箱ꎻ换向器进入工作状态时ꎬ油液经换向器后进入

称重箱 ７ꎬ完成一次检定后ꎬ打开电动放油阀 ８ꎬ油液



回油箱[１ꎬ２]ꎮ

图 １　 装置原理图

２.２　 装置设计性能指标

ａ)变温范围:(－３５~１５０)℃ꎻ
ｂ)温控误差:±１℃ꎻ
ｃ)流量范围:(０.１~８０)ｍ３ / ｈꎻ
ｄ)不确定度(ｋ＝ ２):０.０５％ꎮ

３　 检定要求及方法

静态质量法液体流量标准装置的检定包括:外
观检查、密封性试验、计时器检定、衡器检定、换向器

检定、流量稳定性等项目ꎮ 其中计时器、换向器及衡

器的不确定度最终影响装置的测量不确定度[３]ꎮ
３.１　 计时器检定

检定方法:将被检计时器和标准计时器相连ꎬ使
他们能够同时启停ꎮ 以标准装置规定的最短测试时

间 ｔｍｉｎ(ｕＡ) 为标准ꎬ同时启停被检计时器和标准计

时器ꎬ记录被检计时器数值 ｔｉ ( ｓ)和标准计时器 ｔ０ｉ
(ｓ)ꎬ即为一次检定ꎮ 重复以上检定 １０ 次以上ꎮ 根

据下列公式计算出计时器的不确定度ꎮ
第 ｉ 次差值

Δ ｔｉ ＝ ｔｉ － ｔ０ｉ (１)

　 　 平均值

Δ ｔ ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ ＝ １
Δｔｉ (２)

　 　 Ａ 类相对标准不确定度

ｕＡ１ ＝ １
ｔｍｉｎ

∑
ｎ

ｉ ＝ １
(Δｔｉ － Δｔ)

２

ｎ － １

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

１ / ２

× １００％ (３)

　 　 Ｂ 类相对标准不确定度

ｕＢ１ ＝ Δｔ
２ｔｍｉｎ

× １００％ (４)

３.２　 换向器检定

采用行程差法ꎮ 分别对大、中、小三台换向器ꎬ
在大、中、小三个流量点ꎬ高温、常温、低温三种状态

应分别对三个台位的换向器进行检定ꎮ
启动流量装置ꎬ调整流量到换向器检定预选流

量点ꎬ保持系统稳定 １０ｍｉｎꎮ 操作控制器ꎬ使换向器

换向ꎬ并记录换向器换入和换出时间ꎬ分别记作 ｔ１ｉ
和 ｔ２ｉ ꎮ 换向器换向次数不能少于 １０ 次ꎮ 不确定度

计算方法如下

　 　 平均值　 ｔ１ ＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｔ１ｉ

ｎ
(５)

ｔ２ ＝
∑

ｎ

ｉ ＝ １
ｔ２ｉ

ｎ
(６)

　 　 Ａ 类相对标准不确定度

ｕＡ２ ＝ １
ｔｍｉｎ

∑
ｎ

ｉ ＝ １
( ｔ１ｉ － ｔ１)

２

ｎ － １

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

１ / ２

× １００％ (７)

ｕＡ３ ＝ １
ｔｍｉｎ

∑
ｎ

ｉ ＝ １
( ｔ２ｉ － ｔ１)

２

ｎ － １

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

１ / ２

× １００％ (８)

　 　 Ｂ 类相对标准不确定度

ｕＢ２ ＝
ｔ１ － ｔ２
４ｔｍｉｎ

× １００％ (９)

３.３　 衡器检定

在使用量限范围内取 １０ 个均匀分布点ꎬ用标准

砝码从 Ｊ ＝ １逐步加载到 Ｊ ＝ １０ꎬ完成第一次测试ꎻ再
从 Ｊ ＝ １０ 逐步卸载到 Ｊ ＝ １ꎬ完成第二次测试ꎮ 分别

记录下加载质量ｍ１、卸载质量ｍ１、衡器读数Ｒｍ 和空

容器衡器读数的平均值 Ｒ０ꎬ计算各检测点的不确定

度ꎬ取最大值为电子天平的不确定度[４]ꎮ
第 ｊ 点单次测量 Ａ 类相对标准不确定度

ｕＡ４ｊ ＝
１

ｍ ｊ ＋ Ｒ０

∑
ｎ

ｉ ＝ １
(Δｍｉ － Δｍ) ２

ｎ － １

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú

１ / ２

× １００％

(１０)

　 　 第 ｊ 点 Ｂ 类相对标准不确定度
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ｕＢ３ｊ ＝
Δｍ

２(ｍ ｊ ＋ Ｒ０)
× １００％ (１１)

式中 :Δｍｉ———负载(ｍ ｊ ＋ Ｒ０) 时第 ｊ点第 ｉ次测量差

值ꎬΔｍｉ ＝ Ｒｍｉ － (ｍ ｊ ＋ Ｒ０) ꎬｋｇꎻΔｍ———第 ｊ点的平均

值ꎬｋｇꎻ ｍ ｊ——— 第 ｊ 点标准砝码的质量ꎬｋｇꎻ Ｒｍｉ———
质量为 ｍｉ 的标准砝码第 ｉ 次测量时电子天平的读

数ꎬｋｇꎮ
在前面对装置各主要部分测试的基础上ꎬ分别

在常温、高温和低温下对装置的不确定度进行合成ꎮ
合成方法如下:

(１)装置合成标准不确定度

ｕｃ ＝ (ｕ２
Ａ１ ＋ ｕ２

Ａ２ ＋ ｕ２
Ａ３ ＋ ｕ２

Ａ４ ＋ ｕ２
Ｂ１ ＋

ｕ２
Ｂ２ ＋ ｕ２

Ｂ３ ＋ ｕＦ
２) １ / ２ (１２)

式中: ｕＦ ———标准砝码标准不确定度ꎮ
(２)装置的扩展不确定度

Ｕ ＝ ｋｕｃ 　 (ｋ ＝ ２) (１３)

４　 检定结果

依据检定要求和方法对装置进行检定ꎬ根据实

验数据计算得出装置技术参数如下ꎮ
４.１　 计时器检定结果

Ａ 类相对标准不确定度: ｕＡ１ ＝ ０.００８％
Ｂ 类相对标准不确定度: ｕＢ１ ＝ ０.００４％

４.２　 换向器检定结果

表 １　 ２５℃状态换向器的不确定度

换向器台位 Ａ 类相对标准不确定度
Ｂ 类相对标准

不确定度

大台位(１ ５００ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.００１ ３％ ｕＡ３ ＝ ０.００１ ４％ ｕＢ２ ＝０.００５ ２％

中台位(１５０ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.０００ ２％ ｕＡ３ ＝ ０.０００ １％ ｕＢ２ ＝０.００７ １％

小台位(６ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.０００ ６％ ｕＡ３ ＝ ０.０００ ５％ ｕＢ２ ＝０.０００ ３％

表 ２　 １５０℃状态换向器的不确定度

换向器台位 Ａ 类相对标准不确定度
Ｂ 类相对标准

不确定度

大台位(１ ５００ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.００２ ２％ ｕＡ３ ＝ ０.００５ ６％ ｕＢ２ ＝０.００３ ８％

中台位(１５０ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.０００ ７％ ｕＡ３ ＝ ０.０００ ６％ ｕＢ２ ＝０.００６ ３％

小台位(６ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.００１ １％ ｕＡ３ ＝ ０.０００ ６％ ｕＢ２ ＝０.０００ ３％

表 ３　 －３５℃状态换向器的不确定度

换向器台位 Ａ 类相对标准不确定度
Ｂ 类相对标准

不确定度

大台位(１ ５００ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.００２ ４％ ｕＡ３ ＝ ０.００６ ０％ ｕＢ２ ＝０.００３ ９％

中台位(１５０ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.００１ ３％ ｕＡ３ ＝ ０.００１ ４％ ｕＢ２ ＝０.００３ ７％

小台位(６ｋｇ) ｕＡ２ ＝ ０.００１ ２％ ｕＡ３ ＝ ０.００１ ３％ ｕＢ２ ＝０.０１４ ０％

４.３　 衡器检定

表 ４　 电子天平的不确定度

电子天平 Ａ 类相对标准不确定度 Ｂ 类相对标准不确定度

１ ５００ｋｇ ｕＡ４ ＝ ０.００３％ ｕＢ３ ＝ ０.０１８％

１５０ｋｇ ｕＡ４ ＝ ０.００３％ ｕＢ３ ＝ ０.００６％

６ｋｇ ｕＡ４ ＝ ０.０００％ ｕＢ３ ＝ ０.００２％

４.４　 装置不确定度

表 ５　 装置的扩展不确定度( ｋ ＝２)

扩展不确定度 常温 ２５℃ 高温 １５０℃ 低温－３５℃

大台位 １ ５００ｋｇ Ｕ ＝ ０.０４２％ Ｕ ＝ ０.０４４％ Ｕ ＝ ０.０４４％

中台位 １５０ｋｇ Ｕ ＝ ０.０２８％ Ｕ ＝ ０.０２６％ Ｕ ＝ ０.０２４％

小台位 ６ｋｇ Ｕ ＝ ０.０１８％ Ｕ ＝ ０.０２０％ Ｕ ＝ ０.０３４％

５　 结束语

通过对该装置的检定结果证明ꎬ在全量程范围

内、各温度状态下ꎬ装置扩展不确定度都优于０.０５％ꎬ
可以满足现代工业对流量计的量传需求ꎬ为不同状态

下流量计的检定提供了可靠计量手段ꎮ
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基于 ＰＬＣ 的电池组性能测试系统软件设计

甘　 武　 张华锋　 张　 浩
(中国船舶重工集团公司第 ７１２ 研究所ꎬ武汉 ４３００６４)

　 　 摘　 要　 针对电池组性能测试系统的特点与要求ꎬ在 ＳＴＥＰ ７ 环境下开发电池组性能测试系统软件ꎮ 给出

了系统原理和程序实现方法、流程ꎮ 该软件已运用到实际工作中ꎬ测试数据量大ꎬ实用性强ꎬ提高了测量速度和

效率ꎮ
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１　 引　 言

电池组性能测试系统(以下简称系统)用于对

电池组的综合性能进行分析测试ꎮ 系统由 ＰＬＣ 控

制器、上位机监控软件、电池电压和温度检测系统、
充电系统控制器、充电操作面板、放电柜、放电操作

面板七个部分组成ꎮ ＰＬＣ 作为电池组性能测试系统

的核心控制器ꎬ负责操控电池组充电和放电系统的

各功能模块ꎬ并使它们协调运作[１－２]ꎮ

２　 系统组成

系统主要分为充电系统、放电系统(含 ＰＬＣ)、
上位机系统、检测系统ꎮ 充电系统由变压器、水冷

柜、整流柜、控制柜组成ꎬ主要完成电池组充电功能ꎻ
放电系统由斩波柜、ＰＬＣ、开关柜、电阻负载组成ꎬ主
要完成电池组放电功能ꎻ上位机系统由上位机、性能

测试软件、打印机组成ꎬ主要完成电池组充、放电工

艺管理和数据记录、打印功能ꎻ电池组检测系统由传

感器和远程站组成ꎬ主要完成电池电压和温度的检



测和信号传输功能ꎮ

图 １　 电池组性能测试系统组成框图

３ 　 软件总体概要

３.１　 软件总体说明

根据系统技术要求ꎬ软件共分为 ５ 个功能模块:
上位机软件、主站 ＰＬＣ 软件、从站 ＰＬＣ 软件、操作器

软件和斩波控制器软件ꎮ
３.１.１　 上位机主要完成充放电远程控制、检测记

录、数据处理和打印ꎬ实现记录数据自动传送、随时

调用并显示试验程序及记录数据ꎮ 上位机与主站

ＰＬＣ 用以太网实现通讯ꎬ检测数据由主站 ＰＬＣ 上传

至上位机ꎬ控制指令由上位机传至主站 ＰＬＣꎬ再由主

站 ＰＬＣ 运算后传至从站 ＰＬＣ 或斩波控制器ꎮ
３.１.２　 主站 ＰＬＣ 主要完成充放电过程控制和通讯

中转功能ꎬ控制放电装置中继电器的通断ꎬ控制从站

ＰＬＣ 的从而控制充电装置ꎬ接收检测子系统的数据ꎬ
与上位机实现数据交换ꎻ通过 ＲＳ４８５、以太网、ＤＰ 总

线等通讯连接充电装置、放电装置、上位机、检测系

统ꎬ实现数据的传送ꎮ
３.１.３　 操作器主要完成参数的显示(本地或远控状

态时)和给定操作指令(本地状态时)ꎮ 操作器软件

在触摸屏硬件的支持下ꎬ通过 ＰＲＯＦＩＢＵＳ－ＤＰ 总线

与主站 ＰＬＣ 通讯ꎬ根据系统工作模式和设定的参数

或工艺配方ꎬ实现电池组充放电的监视和控制ꎮ 充

电子系统操作器按外包技术协议ꎬ与主站 ＰＬＣ 通过

ＤＰ 总线通讯ꎬ充电时显示 ３ 相线电压、直流侧电压、
直流侧电流ꎮ
３.１.４　 斩波控制器主要完成斩波单元的控制功能ꎬ
输出 ３ 路相位互差 １２０°的 ＰＷＭ 触发脉冲ꎬ控制 ３
个斩波单元实现放电电流调节ꎮ 通过 ＲＳ４８５ 通讯

连接主站 ＰＬＣꎬ接收工作指令并上传工作状态ꎮ 控

制器软件在主回路、驱动电路、控制机箱、通讯及外

围电路的支持下ꎬ完成恒流放电的任务ꎮ

３.１.５　 从站 ＰＬＣ 主要完成以可控整流桥为主的充

电子系统的控制ꎬ还要起到与主站 ＰＬＣ 进行通讯的

作用ꎮ
３.２　 系统的处理方法和处理过程

对电池组充电时ꎬ系统数据流程如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 充电时系统数据流程

放电时ꎬ系统数据流程如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 放电时系统数据流程

４ 　 斩波控制器软件设计

斩波器包括斩波控制器、斩波单元在蓄电池充、
放电项目中主要起到调节放电电流(０ ~ ６００Ａ)的作

用ꎮ 电流采用单环 ＰＩ 控制ꎬ控制误差应该控制在

±０.５％ꎮ 斩波控制器与 ＰＬＣ 用 ＲＳ４８５ 总线通讯ꎬ接
收工作指令ꎬ发出报警信号(例如过流、异常等报警

信号)ꎮ 斩波控制器要实现恒流放电工作方式ꎮ 软
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件还要在设备故障保护或掉电后进行故障记录ꎬ重
新上电能够查询故障ꎮ

５　 操作器软件设计

当充电柜设置为本地时ꎬ充电操作器可监视和

操作ꎬ而上位机和操作器只能监视ꎻ当充电柜设置为

远控ꎬ而放电柜设置为本地时ꎬ操作器可实现充、放
电过程监视功能和充、放电操作控制功能ꎬ上位机、
充电操作器只能监视ꎻ当充电柜、放电柜设置为远控

时ꎬ操作器、充电操作器只能监视不能操作ꎮ
操作器要求监视的参数有实时充、放电电流、运

行的时间、１０ 个检查电池的端电压和 １１ 个温度值、
工作模式、控制模式ꎻ要求有暂停放电、暂停充电、故
障显示、程序开始或停止等功能ꎮ

远程控制模式下ꎬ操作器对放电过程和相关参

数进行实时监视ꎬ并通过文本、图形界面等形式显示

出来ꎬ如图 ４ 所示ꎮ

图 ４　 监控程序流程图

６ 　 上位机功能

显示功能:上位机上应显示实时工作电流、程序

运行时间、程序所进行的工步、所有电池的端电压、
１０ 个检查池的温度值、环境温度、工作方式、工作模

式、控制方式、充放电容量及功率等ꎮ
设置功能:可以设置工作模式、控制方式ꎬ可由

充电、放电和搁置任意编排组合ꎬ并自动转换ꎮ
管理功能:为保证系统运行的安全性ꎬ将操作者

分为两个权限级别:操作员和工艺员ꎮ 计算机系统

通过用户名和口令的方式来实现操作者权限级别的

管理ꎮ
存储功能:程序可设定记录数据时间间隔ꎬ最小

时间间隔为 １ｍｉｎꎮ 有程序记忆功能ꎮ
查询功能:供随时调用显示记录的数据ꎮ
报警功能:可根据下位机上传的信息显示各种

故障:过压、过流、过热、欠水、缺水等ꎮ
软件流程框图如图 ５ 所示ꎮ

图 ５　 上位机软件流程框图

７　 ＰＬＣ 功能

电池组性能测试系统中ꎬＰＬＣ 有两个独立的控

制过程ꎬ一个是电池组的充电过程ꎬ一个是放电过

程[３~５]ꎮ
充电过程中ꎬ系统有两种工作方式ꎬ分别是与上

位机的联机模式和脱机模式(本地和远控)ꎮ 联机

模式时ꎬＰＬＣ 接收上位机监控软件发出的工作指令ꎮ
脱机模式时ꎬＰＬＣ 接收充电操作器发出的工作指令

(充电子系统设置为本地)ꎬ也可接收操作器发出的

工作指令(充电子系统设置为远控)ꎬ然后按照指令
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操作充电子系统控制器对电池组进行充电ꎮ 在此过

程中ꎬＰＬＣ 需要实时的监测电池的电压和温度ꎬ并按

照充电设置的要求对充电子系统控制器的工作状态

进行切换ꎮ ＰＬＣ 还要记录整个充电过程的充电电流

和充电时间ꎬ在与上位机处于联机状态时上传到上

位机ꎮ
放电过程中ꎬ系统也有联机模式和脱机模式ꎮ

联机模式时ꎬＰＬＣ 接收上位机监控软件发出的工

作指令ꎮ 脱机模式时ꎬＰＬＣ 接收放电柜操作器发

出的工作指令ꎬ然后按照指令操作放电子系统对

电池组进行放电ꎬ如图 ６ 所示ꎮ 在此过程中 ＰＬＣ
需要实时的监测总放电电流ꎬ并不断调整放电柜

状态以达到放电设置的要求ꎮ ＰＬＣ 还要记录整个

放电过程的放电电流和放电时间并能具有断电后

数据不丢失功能ꎬ在与上位机处于联机状态时上

传到上位机ꎮ

图 ６　 ＰＬＣ 控制流程图(放电)图

８　 性能评估

本文的软件设计和实现方法已应用于某电池组

性能测试系统中ꎮ 图 ７ 是电池组性能测试软件运行

时界面截图ꎮ 实践表明ꎬ该软件运行稳定、界面友

好ꎬ具有可行性和有效性ꎮ

图 ７　 软件运行界面截图

９　 结束语

在电池组性能测试系统中ꎬＰＬＣ 是测试系统的

核心ꎮ 针对电池组性能测试系统的需求ꎬ本文在

Ｗｉｎｄｏｗｓ ＸＰ 环境下ꎬ利用 ＳＴＥＰ ７ 软件开发工具设

计实现ꎮ 通过该软件可以实现现地和远程控制ꎬ实
时监控电池组状态ꎬ对电池组性能进行综合测试ꎮ
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混频器矢量表征测试方法研究

韩　 璐　 高申翔　 沈小青
(中国卫星海上测控部ꎬ江阴 ２１４４３１)

　 　 摘　 要　 介绍了一种测量射频混频器的新方法ꎮ 该方法利用反射测量ꎬ能给出准确的输入匹配、输出匹配

以及变频损耗的幅度、相位和群时延响应ꎬ并适用于互易且镜频响应可以被滤除的混频器ꎮ 首先ꎬ对该测量方法进

行了分析ꎬ建立了单端口矢量误差模型ꎮ 然后ꎬ对该模型的 Ｓ 参数矩阵进行了推导ꎬ给出了混频器特性参数计算公

式ꎮ 最后ꎬ用实验验证了该方法的正确性ꎮ

　 　 关键词　 混频器　 反射测量　 相位测量　 单端口矢量误差模型
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ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｃａｎ ｂｅ ｆｉｌｔｅｒｅｄ ｆｏｒ ｉｎｐｕｔ ｍａｔｃｈꎬ ｏｕｔｐｕｔ ｍａｔｃｈꎬ ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ ａｍｐｌｉｔｕｄｅꎬ ｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎ ｐｈａｓｅꎬ ａｎｄ
ｇｒｏｕｐ ｄｅｌａｙ. Ｆｉｒｓｔｌｙꎬ ｂｙ ａｎａｌｙｚｉｎｇ ｔｈｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｍｅｔｈｏｄꎬ ａｎ ｏｎｅ￣ｐｏｒｔ ｖｅｃｔｏｒ ｅｒｒｏｒ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ.
Ｔｈｅｎꎬ Ｓ￣ｐａｒａｍｅｔｅｒ ｍａｔｒｉｘ ｏｆ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｄｅｒｉｖｅｄ ａｎｄ ｔｈｅ ｆｏｒｍｕｌａｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｉｘｅｒ ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
ａｒｅ ｇｉｖｅｎ. Ｆｉｎａｌｌｙꎬ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔｓ ｖｅｒｉｆｙ ｔｈｅ ｃｏｒｒｅｃｔｎｅｓｓ ｏｆ ｔｈｅ ｍｅｔｈｏｄ.
　 　 Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ｍｉｘｅｒ　 Ｒｅｆｌｅｃｔｉｏｎ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　 Ｐｈａｓｅ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ　 Ｏｎｅ￣ｐｏｒｔ ｖｅｃｔｏｒ ｅｒｒｏｒ ｍｏｄｅｌ

１　 引　 言

混频器是每一个射频或微波收发链路中的基本

元件ꎬ其参数指标严重影响整个系统的性能ꎬ只有确

切掌握混频器的参数指标ꎬ才能设计出优质的系统ꎮ
由于混频器是利用器件的非线性特性工作的ꎬ因此

其参数的测量比较困难ꎬ主要难点有:(１)输入和输

出处于不同的频率ꎻ(２)混频器是多端口器件ꎬ需要

两路输入信号ꎻ(３)不能进行传统的矢量网络分析

仪误差修正ꎮ 因此ꎬ如何简便、有效的测量混频器的

参数特性ꎬ是工程实际中亟待解决的问题ꎮ
常见的基于频谱仪、功率计或标量网络分析仪

的标量测试方法ꎬ只能测量变频损耗的幅度等标量

参数ꎬ无法测量变频损耗的绝对相位和绝对群延时ꎻ
通过对三个混频器进行三次测量可以计算出幅度和

相对相位响应ꎬ但需要进行三组测量ꎬ并且在混频器

与滤波器之间需要进行重新连接ꎬ每次连接时都可

能产生随机误差(连接器重复性)和系统误差ꎻ参考



混频器法可以测量幅度响应和相对相位响应ꎬ但对

网络分析仪的配置要求较高(多端口、多信号源)ꎬ
还需要参考混频器的配合ꎬ测试系统比较复杂ꎬ且无

法测量绝对相位响应ꎮ
针对混频器绝对相位响应和群延时测量存在的

困难ꎬ对混频器矢量表征测试方法进行了研究ꎬ该方

法系统配置简单ꎬ不仅能测量混频器的幅度响应ꎬ而
且能测量绝对相位响应和群时延ꎮ

２　 混频器矢量表征测试方法

２.１　 矢量表征测试方法

混频器矢量表征测试方法如图 １ 所示ꎬ该方法

的基本思想是:利用反射器件将中频信号反射回混

频器进行二次混频ꎬ用矢量网络分析仪测量混频器

射频端信号的反射系数ꎬ然后根据单端口矢量误差

模型ꎬ就能计算出混频器输入匹配、输出匹配以及变

频损耗的幅度和相位响应ꎮ

图 １　 混频器矢量表征测试方法示意图

２.２　 测试系统搭建

首先ꎬ使矢量网络分析仪在射频频率范围内进

行针对回波损耗( Ｓ１１ )测量的单端口校准ꎮ 然后ꎬ
将待测混频器的射频端与矢量网络分析仪的测试端

口相连ꎬ本振端接本振信号源(本振信号需满足被

测混频器功率和频率范围要求)ꎬ中频端接中频滤

波器ꎬ滤波器的输出端口作为实际的测试端口ꎬ如图

２ 所示ꎮ

图 ２　 混频器测试连接图

２.３　 单端口矢量误差模型

图 ２ 中被测混频器和中频滤波器构成的组件可

以看作是对矢量网络分析仪测试端口的延伸ꎬ因此

存在一个单端口矢量误差模型ꎮ 该模型是 Ｓ 参数矩

阵ꎬ矩阵的特定元素对应着被测混频器的传输参数

(幅频和相频特性)ꎬ混频器 /滤波器组合的单端口

矢量误差模型如图 ３ 所示ꎮ

图 ３　 单端口矢量误差模型图

单端口矢量误差模型包含方向性 ＥＤＦ、源匹配

ＥＳＦ 和反射统调 ＥＲＦ ꎬ其 Ｓ 参数矩阵为

[Ｓ] ＝
Ｓ１１ Ｓ１２

Ｓ２１ Ｓ２２

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＝

ＥＤＦ Ｔ２

Ｔ１ ＥＳＦ

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ (１)

式中: ＥＤＦ——— 混频器的输入匹配ꎻＥＳＦ——— 混频器

的输出匹配ꎻＴ１——— 正向变频损耗ꎻＴ２——— 反向变

频损耗ꎻＥＲＦ——— 混频器的双向传输 Ｔ１ × Ｔ２ꎮ
根据 Ｍａｓｏｎ 公式可得

Ｓ１１Ｍ ＝
ｂ０

ａ０

＝ ＥＤＦ ＋
ＥＲＦＳ１１Ａ

１ － ＥＳＦＳ１１Ａ
(２)

为了计算混频器 /滤波器组合的单端口矢量误差模

型ꎬ进行三项测量 ΓＯꎬΓＳꎬΓＬ 就足够了ꎬ亦即 ΓＯꎬ
ΓＳꎬΓＬ 之值可用作计算单端口矢量误差模型 Ｓ 参数

矩阵的输入量ꎮ
２.４　 开路 /短路 /负载测量

如图 １ 所示ꎬ分别进行计量级的开路 /短路 /负
载测量ꎬ并将结果存储ꎮ

接开路器时ꎬ反射系数为 １

Ｓ１１Ｏ ＝ ＥＤＦ ＋
ＥＲＦ

１ － ＥＳＦ
(３)

　 　 接短路器时ꎬ反射系数为－１

Ｓ１１Ｓ ＝ ＥＤＦ －
ＥＲＦ

１ ＋ ＥＳＦ
(４)
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　 　 接匹配负载时ꎬ反射系数为 ０

Ｓ１１Ｌ ＝ ＥＤＦ (５)

　 　 由此可以算出

ＥＤＦ ＝ Ｓ１１Ｌ

ＥＳＦ ＝
２Ｓ１１Ｌ － Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｏ

Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｏ

ＥＲＦ ＝
２ Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｌ( ) Ｓ１１Ｏ － Ｓ１１Ｌ( )

Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｏ( )

(６)

　 　 因此

[Ｓ] ＝
Ｓ１１ Ｓ１２

Ｓ２１ Ｓ２２

æ

è
çç

ö

ø
÷÷ ＝

Ｓ１１Ｌ Ｔ２

Ｔ１

２Ｓ１１Ｌ － Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｏ

Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｏ

æ

è

ç
ç
ç

ö

ø

÷
÷
÷

(７)

３　 混频器特性参数计算

３.１　 幅度响应计算

反射统调项 ＥＲＦ 代表经过混频器的双向传输

(幅度和相位) Ｔ１ × Ｔ２ꎬ单端口矢量误差模型已经分

离出源匹配和用来获取数据的已校矢量网络分析仪

(ＶＮＡ)的影响并包含了输入匹配的影响ꎮ 因此ꎬ这
一项可用作混频器的实际双向变频损耗ꎮ 由于这个

数据是用已校网络分析仪获取ꎬ所以矢量网络分析

仪的有效失配、统调和方向性均被消除ꎮ
对于互易混频器ꎬ取这一项的平方根便给出混

频器的单向插入损耗ꎬ即

｜ Ｔ１ ｜ ＝ ｜ Ｔ２ ｜ ＝ ＥＲＦ ＝
２(Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｌ)(Ｓ１１Ｏ － Ｓ１１Ｌ)

(Ｓ１１Ｓ － Ｓ１１Ｏ)
(８)

３.２　 相位响应计算

为了测量混频器的绝对相位ꎬ必须保证所测信

号的相位与本振信号的相位无关ꎮ 在测试端口测得

的信号共有五个频率分量ꎬ分别是混频器输入端口

反射信号 ｖＲＦ１ꎬｖＩＦ＋ 与本振信号产生的和频 ｖＲＦ２、差频

ｖＲＦ３ꎬｖＩＦ－ 与本振信号产生的和频 ｖＲＦ４、差频 ｖＲＦ５ꎮ
假设 ＲＦ 输入信号的形式为

ｖＲＦ( ｔ) ＝ ｃｏｓ(２πｆＲＦ ｔ ＋ φＲＦ) (９)

　 　 ＬＯ 信号的形式为

ｖＬＯ( ｔ) ＝ ｃｏｓ(２πｆＬＯ ｔ ＋ φ ＬＯ) (１０)

　 　 经过计算ꎬ可以得到

ｖＲＦ１ ＝ Γ１ｃｏｓ(２πｆＲＦ ｔ ＋ φＲＦ)

ｖＲＦ２ ＝
ｋ１ｋ２

４
ｃｏｓ[２π( ｆＲＦ ＋ ２ｆＬＯ) ｔ ＋ φＲＦ ＋ ２φ ＬＯ]

ｖＲＦ３ ＝
ｋ１ｋ２

４
ｃｏｓ(２πｆＲＦ ｔ ＋ φＲＦ)

ｖＲＦ４ ＝
ｋ１ｋ２Γ２

４
ｃｏｓ(２πｆＲＦ ｔ ＋ φＲＦ)

ｖＲＦ５ ＝
ｋ１ｋ２Γ２

４
ｃｏｓ[２π(２ｆＬＯ － ｆＲＦ) ｔ ＋ ２φ ＬＯ － φＲＦ]

(１１)

式中: Γ１ꎬΓ２——— 分别是混频器输入端口、单端口

校准件的反射系数ꎻｋ１ꎬｋ２——— 分别是混频器下、上
变频工作时考虑到电压变换损耗而引入的常量ꎮ

可以看出ꎬｖＲＦ１ꎬｖＲＦ３ꎬｖＲＦ４ 与本振信号的相位无

关ꎻｖＲＦ２ 的频率超出了测量范围ꎻｖＲＦ５ 的频率是 ２ｆＬＯ －
ｆＲＦꎬ为镜像频率ꎬ需被滤除ꎮ

根据以上分析ꎬ对于互易且镜频响应可以被滤

除的混频器ꎬ在测试端口只能测得 ｖＲＦ１ꎬｖＲＦ３ꎬｖＲＦ４ꎬ这
三个信号的频率都为 ｆＲＦꎬ且都与本振信号的相位无

关ꎮ 因此ꎬ其变频损耗的绝对相位 φ 为

φ ＝
φＥＲＦ

２
(１２)

式中: φＥＲＦ
——— 反射统调 ＥＲＦ 的相位ꎮ

３.３　 群时延计算

群时延是某一频段区间的信号穿越设备所需的

时间ꎬ它定义为传输相位对频率的负导数ꎬ即

Ｔｄ ＝ － ｄφ
ｄω

(１３)

　 　 由于矢量网络分析仪本身工作的离散性ꎬ无法

得到相位对频率的连续函数ꎮ 因此ꎬ在实际测试过

程ꎬ通常是如图 ４ 所示在感兴趣的频点两边选择两

个频点ꎬ分别测试相位ꎬ再按式(１４)计算相位对频

率的斜率

Ｔｄ ＝ － Δφ
Δω

＝－ Δφ
３６０ × Δ ｆ

(１４)

式中: Δφ——— 两个邻近频率 Δ ｆ 之间的相位差ꎮ

４　 试验验证

４.１　 幅度响应测量
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图 ４　 群时延测量示意图

分别用矢量表征测试方法和传统的功率计测量

方法对混频器进行幅度响应测量ꎬ结果如图 ５、图 ６
所示ꎮ 从图 ６ 可以看出ꎬ混频器的部分频率响应存

在某些非可逆性质ꎮ 然而ꎬ上、下变频的平均与图 ５
中的响应一致ꎮ 因此ꎬ证实矢量表征测试方法的确

能测量具有可逆变频损耗且镜频响应可以被滤除的

混频器的幅度响应ꎮ

图 ５　 用矢量表征法测得的混频器幅度响应图

图 ６　 用功率计测得的混频器幅度响应图

４.２　 相位响应和群时延测量

图 ７、图 ８ 分别给出了用矢量表征测试方法对

混频器进行绝对相位响应和群时延测量的结果ꎮ 该

方法能够测量混频器的绝对相位响应和群时延ꎬ这
是其它方法做不到的ꎮ

图 ７　 混频器相位响应测试结果图

图 ８　 混频器群时延测试结果图

５　 结束语

混频器矢量表征测试方法测试系统简单ꎬ只要

求一台单信号源矢量网络分析仪、一台本振信号源

和一个中频滤波器就可以组成测试系统ꎮ 该方法测

试方式便捷ꎬ仅进行开路、短路和负载三次反射测量

就可以通过单端口矢量误差模型计算出混频器的幅

频、相频、群时延等重要指标ꎮ 同时ꎬ混频器的输入

和输出匹配也可确定ꎮ 该方法的突出优点是能够测

量混频器的绝对相位响应和群时延ꎬ而且能通过矢

量网络分析仪的矢量校准功能显著减小测量误差ꎮ
因此ꎬ可广泛应用于航天测控通信设备的验收、安
装、调试和故障诊断ꎮ
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基于通用 Ｉ / Ｏ 接口的 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元
简化设计

李晓建　 张　 霞　 余维荣　 吴金才　 赵亮清
(第二炮兵装备研究院ꎬ北京 １０００８５)

　 　 摘　 要　 为了减小系统规模ꎬ有效降低成本ꎬ分析了 ＣＡＭＡＣ 标准总线信号构成ꎬ用分离 ＴＴＬ 逻辑电路产生

了 ６ 类总线信号ꎬ实现了 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元简化设计ꎬ详细说明了硬件电路设计原理和软件子程序设计ꎮ 该

ＣＡＭＡＣ 总线控制单元可以由通用 Ｉ / Ｏ 接口实现总线的读写控制ꎮ 应用结果表明ꎬ该设计稳定可靠ꎬ方便进行模件

检测或搭建小型应用系统ꎮ

　 　 关键词　 输入输出接口　 逻辑电路　 ＣＡＭＡＣ 总线　 控制单元

Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ Ｄｅｓｉｇｎ ｏｆ ＣＡＭＡＣ Ｂｕｓ Ｃｏｎｔｒｏｌ Ｕｎｉｔ Ｂａｓｅｄ
ｏｎ Ｇｅｎｅｒａｌ Ｉ / Ｏ Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ

ＬＩ Ｘｉａｏ￣ｊｉａｎ　 ＺＨＡＮＧ Ｘｉａ　 ＹＵ Ｗｅｉ￣ｒｏｎｇ　 ＷＵ Ｊｉｎ￣ｃａｉ　 ＺＨＡＯ Ｌｉａｎｇ￣ｑｉｎｇ
(Ｔｈｅ Ｓｅｃｏｎｄ Ａｒｔｉｌｌｅｒｙ Ｅｑｕｉｐｍｅｎｔ Ａｃａｄｅｍｅꎬ Ｂｅｉｊｉｎｇ １０００８５)

　 　 Ａｂｓｔｒａｃｔ　 Ｉｎ ｏｒｄｅｒ ｔｏ ｄｅｃｒｅａｓｅ ｔｈｅ ｃｏｓｔ ａｎｄ ｒｅｄｕｃｅ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｓｔａｎｄａｒｄ ｓｉｇｎａｌｓ ｏｆ ＣＡＭＡＣ ｂｕｓ
ａｒｅ ａｎａｌｙｚｅｄ. ６ ｔｙｐｅ ｂｕｓ ｓｉｇｎａｌｓ ａｒｅ ｐｒｏｄｕｃｅｄ ｂｙ ａｄｏｐｔｉｎｇ ＴＴＬ ｌｏｇｉｃ ｃｉｒｃｕｉｔ. Ｈｅｎｃｅ ｔｈｅ ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄ ｄｅｓｉｇｎ
ｏｆ ＣＡＭＡＣ ｂｕｓ ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｉｔ ｉｓ ｒｅａｌｉｚｅｄ.Ｅｌｅｃｔｒｏ ｃｉｒｃｕｉｔ ｐｒｉｎｃｉｐｌｅ ａｎｄ ｓｕｂｐｒｏｇｒａｍ ｉｓ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ ｉｎ ｄｅｔａｉｌ. Ｉｎ
ｔｈｉｓ ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｉｔꎬ ｔｈｅ Ｂｕｓ Ｃｏｎｔｒｏｌ ｒｉｇｈｔ ｃａｎ ｂｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｖｉａ ｏｐｅｒａｔｉｎｇ ｔｈｅ ｇｅｎｅｒａｌ Ｉ / Ｏ ｉｎｔｅｒｆａｃｅ. Ｉｔｓ ｓｔａｂｉｌｉ￣
ｔｙ ａｎｄ ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ ａｒｅ ｐｒｏｖｅｄ ｂｙ ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ ａｎｄ ｃａｎ ｂｅ ｕｓｅｄ ｉｎ ｍｏｄｕｌｅ ｔｅｓｔｉｎｇ ａｎｄ ｓｙｓｔｅｍ ｍｉｎｉａｔｕｒｉｚｉｎｇ
ｔｏｏ.
　 　 Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 Ｉ / Ｏ Ｉｎｔｅｒｆａｃｅ　 Ｌｏｇｉｃ ｃｉｒｃｕｉｔ　 ＣＡＭＡＣ ｂｕｓ　 Ｃｏｎｔｒｏｌ ｕｎｉｔ

１　 引　 言

ＣＡＭＡＣ(Ｃｏｍｐｕｔｅｒ Ａｉｄｅｄ Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ａｎｄ Ｃｏｎ￣
ｔｒｏｌ)是一种具有数据通道特性的计算机辅助测量与

控制系统ꎬ具有标准化程度高、数据传送率高和系统

规模大等特点[１]ꎬ从 ８０ 年代初开始在核物理、原子

工程、工业自动化、航天测控等领域得到广泛应用ꎮ
目前ꎬ仍然有大量的 ＣＡＭＡＣ 总线系统在工业控制

和武器装备领域中使用[２]ꎮ 随着 ＣＡＭＡＣ 设备在役

时间的延长ꎬ加上温度、湿度等环境因素的影响ꎬ其
技术性能不断下降ꎬ故障发生的频率大大增加ꎬ严重

影响设备的操作使用ꎬ需要研制状态检测与故障定



位设备ꎬ以迅速确定 ＣＡＭＡＣ 模件的状态ꎬ为排除故

障提供可靠依据ꎮ
在故障检测设备中ꎬ需要应用 ＣＡＭＡＣ 总线控

制单元ꎬ实现总线协议转换和对各种模件控制ꎮ 但

由于其标准机箱价格昂贵且体积较大ꎬ而在故障检

测时仅针对单一模件ꎬ购买造价高昂的机箱就造成

了资源的浪费ꎮ 另外ꎬ由于 ＣＡＭＡＣ 总线设备渐渐

被淘汰ꎬ生产单位备件较少ꎬ采购困难ꎮ 因此ꎬ对
ＣＡＭＡＣ 总线控制单元进行简化设计ꎬ可以减小设

备规模ꎬ节约成本ꎬ增加灵活性ꎮ 本文用分离 ＴＴＬ

逻辑电路设计了 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元ꎬ可以由通

用 Ｉ / Ｏ 接口实现总线的读写控制ꎮ

２　 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元的电路设计

实现 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元的功能ꎬ就是要实

现对 ＣＡＭＡＣ 模件的访问和控制ꎬ即完成 ＣＡＭＡＣ 标

准总线到通用 ＰＣ 机 Ｉ / Ｏ 接口信号的转换ꎮ ＣＡＭＡＣ
标准总线的数据线主要信号如表 １ 所示ꎬ由 ６ 类信

号组成ꎬ下面对主要总线信号的实现分别进行说明ꎮ

表 １　 ＣＡＭＡＣ 标准总线信号

信号类别 信号名称 符号 接点数 信号用途

命令信号

定时信号

数据信号

状态信号

公用控制信号

电源线

站号 Ｎ １ 选择模件

子地址选择 Ａ１ Ａ２ Ａ４ Ａ８ ４ 选择模件的一个部分

功能选择 Ｆ１ Ｆ２ Ｆ４ Ｆ８ Ｆ１６ ５ 确定在模件内完成的功能

选通脉冲 １ Ｓ１ １ 控制第一阶段的操作

选通脉冲 ２ Ｓ２ １ 控制第二阶段的操作

写信号 Ｗ１－Ｗ２４ ２４ 向模件送信息

读信号 Ｒ１－Ｒ２４ ２４ 从模件取信息

请求注意 Ｌ １ 指示要求服务请求

忙 Ｂ １ 指示总线操作正在进行中

响应 Ｑ １ 指示由命令选择特征的状态

命令接受 Ｘ １ 指示模件能够完成要求的动作

初始化 Ｚ １ 置模件处于某一确定的状态

禁止 Ｉ １ 使信号持续期间的特征失效

清除 Ｃ １ 清除寄存器

＋２４Ｖ 直流 ＋２４ １
＋６Ｖ 直流 ＋６ １
－６Ｖ 直流 －６ １
－２４Ｖ 直流 －２４ １
０Ｖ 直流 ０ ２ 电源公共地线

２.１　 地址、功能选择及站号信号的产生

子地址选择信号包括 Ａ１ꎬＡ２ꎬＡ４ꎬＡ８ꎬ可以选择 ０
~１５ 个子地址ꎻ功能选择信号包括 Ｆ１ꎬＦ２ꎬＦ４ꎬＦ８ 和

Ｆ１６ꎬ可以选择 ０~３１ 种功能ꎻ站号 Ｎ 用于选通位于该

站的 ＣＡＭＡＣ 模件ꎮ 这 １０ 路信号的转换完全相同ꎬ
在这里以 Ｆ１６ 的转换电路进行说明ꎬ如图 １ 所示ꎮ

图 １　 功能选择信号的产生电路图
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　 　 从 ＰＣ 机 Ｉ / Ｏ 接口来的 ＩＦ１６信号在 ＤａｔａＣｔｌ 信号

有效之后ꎬ进入 Ｄ 触发器的 Ｄ１ 端ꎬＤａｔａＣｔｌ 控制信号

经过三级与门延迟后ꎬ进入 Ｄ 触发器的 ＣＬＫ 端ꎬＤ
触发器工作ꎬＱ１ 端输出信号经反相驱动后进入 ＣＡ￣
ＭＡＣ 模件ꎮ 为了保证 ＣＬＫ 信号到来之前输入数据

有效ꎬＤａｔａＣ ｔｌ控制信号比 ＩＦ１６输入信号多了两级与

门延迟ꎮ
２.２　 选通脉冲 Ｓ１ꎬＳ２ 的实现

在每一个 ＣＡＭＡＣ 命令操作期间ꎬ必须在 ＣＡＭ￣
ＡＣ 总线顺序产生选通脉冲 Ｓ１ 和 Ｓ２ꎬ模件在 Ｓ１ 产生

时接受写入数据ꎬＳ２ 用来启动任何能够改变数据读

或写信号状态的动作ꎮ 此外ꎬ为了保证功能选择、子
地址选择信号能在 Ｓ１ 信号到之前能准备好ꎬ还需要

产生一个数据锁存信号 ＤａｔａＣ ｔｌꎬ提前将功能选择、
子地址选择信号送到 ＣＡＭＡＣ 总线上ꎮ

电路原理如图 ２ 所示ꎮ 图中移位寄存器采用

７４ＬＳ１６４ꎬ单稳态触发器采用 ７４ＬＳ１２３ꎮ ＣＡＭＡＣ 命

令启动信号是一个脉冲信号ꎬ可以由外接手动开关

发出ꎬ也可由开关量输出电路发出ꎮ

图 ２　 选通控制信号的产生图

该电路的工作原理为:晶振产生 １０ＭＨｚ 的方波

信号作为移位寄存器的时钟端输入ꎬＣＡＭＡＣ 命令

启动信号到来后ꎬ产生 ３ 个具有时间差的控制信号

Ｑ０ꎬＱ４ꎬＱ７ꎮ 其中ꎬＱ０ 与 Ｑ４ 相差 ４ 个时钟周期ꎬＱ４

与 Ｑ７ 相差 ３ 个时钟周期ꎮ Ｑ０ 作为功能选择信号、
子地址选择信号的数据锁存控制ꎬＱ４ 为 Ｓ１ 选通脉

冲信号ꎬ反相后直接送到 ＣＡＭＡＣ 总线上ꎬＱ７ 为 Ｓ２

选通脉冲信号ꎬ与来自公用控制电路信号进行或非

逻辑运算后送到 ＣＡＭＡＣ 总线上ꎮ 在电路中ꎬ单稳

态触发器主要起波形整形的作用ꎬ消除边沿毛刺并

保证足够的脉冲宽度ꎮ
２.３　 数据读、写信号的实现

２４ 位数据读、２４ 位数据写信号线的转换如图 ３
所示ꎮ

写操作时ꎬ直接将数据经过驱动送到 ＣＡＭＡＣ
总线的 Ｗ１ ~Ｗ２４线ꎮ 读操作时ꎬ数据的锁存由选通

图 ３　 数据读、写信号的转换实现框图

信号 Ｓ１ 控制ꎮ 状态信号 ＬꎬＢꎬＱꎬＸ 的读取与数据信

号的读取相同ꎮ 需要注意的是ꎬＣＡＭＡＣ 总线是反

逻辑ꎬ高电平代表“０”ꎬ低电平代表“１”ꎬ为了与 ＴＴＬ
逻辑电路相适应ꎬ应该把反逻辑给“正”过来ꎮ 上图

中的数据驱动与数据缓冲采用了 ７４ＬＳ２４０ 实现逻辑

转换功能ꎬ数据锁存器采用了 ７４ＬＳ２７３ꎮ
２.４　 公用控制信号的产生

公用控制信号包括初始化信号 Ｚ、清除信号 Ｃ
和禁止信号 Ｉꎬ电路原理如图 ４ 所示ꎮ 从 ＰＣ 机 Ｉ / Ｏ
接口来的初始化命令、清除命令和禁止命令经过反

相后直接送到 ＣＡＭＡＣ 总线上ꎮ 三个命令经过或非

逻辑运算后作为数据锁存器和状态锁存器的清除信

号ꎬ即在命令期内不再读取 ＣＡＭＡＣ 总线上的数据

信号和状态信号ꎮ 由于 ＣＡＭＡＣ 模件必须用选通脉

冲信号 Ｓ２ 来选通公用控制信号ꎬ所以引出一个 Ｐｕｂ￣
ｌｉｃＣｔｌ 信号ꎬ与图 ２ 中单稳态触发器的输出进行或非

逻辑运算ꎬ与公用控制信号同时产生一个 Ｓ２ 信号ꎮ

图 ４　 公用控制信号的产生电路图

２.５　 工作电源的供给

ＣＡＭＡＣ 模件检测需要＋２４Ｖꎬ－２４Ｖꎬ＋６Ｖ 和－６Ｖ
电源ꎬ通过分析被测模件的电源需求ꎬ设计专门的检

测电源ꎬ在电源接口处增加继电器ꎬ控制电源的通

断ꎬ保证在更换被检测模件时不对电路造成影响ꎮ
２.６　 通用 ＰＣ 机 Ｉ / Ｏ 接口

通过以上设计ꎬ共需要 ４３ 个开关量输出通道和

２８ 个开关量输入通道ꎬ因此需要对 Ｉ / Ｏ 接口进行扩

展ꎮ 在计算机测控系统的设计中ꎬ采用 ＴＴＬ 电路或

ＣＭＯＳ 电路锁存器、三态缓冲器等ꎬ可以构成各种类

型的简单 Ｉ / Ｏ 接口[３]ꎮ 这种 Ｉ / Ｏ 接口一般均通过

数据总线扩展ꎬ具有电路简单、成本低、配置灵活方

便等特点ꎮ 本文采用 ２ 块凌华 ＰＣＩ－７２００ 卡对上述

信号产生电路和数据读写电路进行控制ꎬ共有 ６４ 个

开关量输出通道和 ６４ 个开关量输入通道ꎬ传输速率
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为 １２ＭＢ / ｓꎬ可以满足 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元需求ꎮ

３　 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元的程序设计

ＣＡＭＡＣ 命令一般可分为三种:公用控制命令、
读命令和写命令ꎮ 在模件检测前ꎬ根据需要对 ４ 个

电源继电器进行控制ꎬ为不同的模件提供相应的工

作电源ꎬ模件检测完毕ꎬ自动断开电源ꎮ 继电器控制

比较简单ꎬ只需要对相应的 Ｉ / Ｏ 接口执行写操作即

可ꎬ不单独编制程序ꎮ
公用控制命令产生公用控制信号ꎬ优先级较高ꎬ

被总线上的每个单元所接受ꎬ且自主产生 Ｓ２ 信号ꎮ
因此ꎬ只需要对相应的 Ｉ / Ｏ 接口执行写操作即可ꎬ不
单独编制程序ꎮ

读命令和写命令的格式一致ꎬ一般标记为 ＮＡ
()Ｆ()ꎬ其中 Ｎ 是模件的站号ꎬ括号内分别是执行

命令的所需的子地址码和功能码ꎬ并伴随相应的数

据传递ꎮ 由于本文所依托的课题中只做单模件测

试ꎬ所以在命令有效期内ꎬ站号固定不变ꎮ 本文根据

电路设计中所使用的 Ｉ / Ｏ 接口ꎬ分别编写了读命令

和写命令的子程序:
ｃｈａｒ ＣＡＭＡＣ＿ｒｅａｄ( ｃｈａｒ ｖａｌｕｅ＿Ａꎬｃｈａｒ ｖａｌｕｅ＿Ｆꎬｕｎ￣
ｓｉｇｎｅｄ ｃｈａｒ ｄａｔａ[４])
{

ｕｎｓｉｇｎｅｄ ｃｈａｒ ＰＡ１ꎬＰＢ１ꎻ
ｕｎｓｉｇｎｅｄ ｉｎｔ Ｏｕｔ＿Ｐｏｒｔꎻ
ｉｆ(ｖａｌｕｅ＿Ａ<０ ｜ ｜ ｖａｌｕｅ＿Ａ>１５ ｜ ｜ ｖａｌｕｅ＿Ｆ<０ ｜ ｜

ｖａｌｕｅ＿Ｆ>３１)
　 ｒｅｔｕｒｎ －１ꎻ　 / /非法命令

ＰＡ１ ＝(ｖａｌｕｅ＿Ａ<<４)＆(ｖａｌｕｅ＿Ｆ>>１) 　 / / Ａ８ꎬ
Ａ４ꎬＡ２ꎬＡ１ꎬＦ１６ꎬＦ８ꎬＦ４ꎬＦ２ꎬ

ＰＢ１ ＝(ｖａｌｕｅ＿Ｆ<<７) ｜ ０ｘ１ꎻ　 / / Ｆ１ꎬ０ꎬ０ꎬ０ꎬＺ ＝
０ꎬＣ＝ ０ꎬＩ＝ ０ꎬＮ＝ １

Ｏｕｔ＿Ｐｏｒｔ ＝ＰＡ１∗２５６＋ＰＢ１ꎻ
ＤＯ＿ＷｒｉｔｅＰｏｒｔ(Ｃａｒｄ７２００＿１ꎬ０ꎬＯｕｔ＿Ｐｏｒｔ)ꎻ
Ｃｏｍｍａｎｄ＿ｓｔａｒｔ()ꎻ　 / /命令启动信号

Ｄｅｌａｙ(０.００１)ꎻ
ＤＩ＿ＲｅａｄＰｏｒｔ ( Ｃａｒｄ７２００ ＿１ꎬ０ꎬ ｄａｔａ)ꎻ 　 / / Ｒ１ ~

Ｒ２４ꎬＬꎬＢꎬＱꎬＸ
ｒｅｔｕｒｎ ０ꎻ

}
ｃｈａｒ ＣＡＭＡＣ＿ｗｒｉｔｅ( ｃｈａｒ ｖａｌｕｅ＿Ａꎬｃｈａｒ ｖａｌｕｅ＿Ｆꎬｕｎ￣
ｓｉｇｎｅｄ ｉｎｔ Ｗｒｉｔｅ＿ｄａｔａ)
{

ｕｎｓｉｇｎｅｄ ｃｈａｒ ＰＡ１ꎬＰＢ１ꎻ
ｕｎｓｉｇｎｅｄ ｉｎｔ Ｏｕｔ＿Ｐｏｒｔꎻ
ｉｆ(ｖａｌｕｅ＿Ａ<０ ｜ ｜ ｖａｌｕｅ＿Ａ>１５ ｜ ｜ ｖａｌｕｅ＿Ｆ<０ ｜ ｜

ｖａｌｕｅ＿Ｆ>３１)
ｒｅｔｕｒｎ －１ꎻ　 / /非法命令

ＰＡ１ ＝(ｖａｌｕｅ＿Ａ<<４)＆(ｖａｌｕｅ＿Ｆ>>１) 　 / / Ａ８ꎬ
Ａ４ꎬＡ２ꎬＡ１ꎬＦ１６ꎬＦ８ꎬＦ４ꎬＦ２ꎬ

ＰＢ１ ＝(ｖａｌｕｅ＿Ｆ<<７) ｜ ０ｘ１ꎻ　 / / Ｆ１ꎬ０ꎬ０ꎬ０ꎬＺ ＝
０ꎬＣ＝ ０ꎬＩ＝ ０ꎬＮ＝ １

Ｏｕｔ＿Ｐｏｒｔ ＝ＰＡ１∗２５６＋ＰＢ１ꎻ
ＤＯ＿ＷｒｉｔｅＰｏｒｔ(Ｃａｒｄ７２００＿１ꎬ０ꎬＯｕｔ＿Ｐｏｒｔ)ꎻ
ＤＯ＿ＷｒｉｔｅＰｏｒｔ ( Ｃａｒｄ７２００ ＿ ２ꎬ ０ꎬ Ｗｒｉｔｅ ＿ ｄａｔａ)ꎻ

　 / / Ｗ１－Ｗ２４

Ｃｏｍｍａｎｄ＿ｓｔａｒｔ()ꎻ　 / /命令启动信号

ｒｅｔｕｒｎ ０ꎻ
}

４　 结束语

本文所设计的总线控制单元已经在某装备 ＣＡ￣
ＭＡＣ 模件单板测试仪中得到应用ꎬ结果表明:用分

离 ＴＴＬ 逻辑电路实现 ＣＡＭＡＣ 总线控制单元的设

计ꎬ由通用 Ｉ / Ｏ 接口实现 ＣＡＭＡＣ 总线的读写控制ꎬ
可以脱离机箱使用ꎬ为实施模件检测或搭建小型应

用系统提供了硬件支持ꎮ 这种方法稳定可靠ꎬ可有

效降低成本ꎬ减小规模ꎮ
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　 　 摘　 要　 铷原子钟物理部分是铷原子钟的原子鉴频器ꎬ决定铷原子钟的短期和长期稳定度(１ｓ 以上)ꎬ其中

使用了金属铷、玻璃、镍铁合金等材料和一些双极性晶体管、运算放大器等器件ꎬ其核心部件铷泡是一个采用特殊

真空工艺制造的器件ꎬ这些材料、器件和工艺的低剂量率辐射效应需要实验评价ꎮ 本文提出并完成了铷原子钟物

理部分的低剂量率辐射实验ꎬ采用 Ｃｏ６０γ 源ꎬ辐射剂量率 ０.０１ｒａｄ(Ｓｉ) / ｓꎬ总剂量 ５０ｋｒａｄ(Ｓｉ)ꎬ对铷原子钟物理部分和

铷泡的辐射效应分别进行了实验评估ꎮ 这项研究更加真实地逼近了空间的电离辐射ꎬ实验数据对于星载铷原子钟

的在轨运行监测和下一代星载铷原子钟的抗辐射设计具有重要的作用ꎮ
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１　 引　 言

原子钟对电离和粒子辐射的敏感性是预报星载

原子钟短期和长期稳定度的重要参数[３]ꎮ 美国在

上世纪 ８０ 和 ９０ 年代由于 ＧＰＳ 星载铷原子钟的研

制驱动ꎬ对星载铷原子钟的抗辐射性能及其加固开

展了系统的研究[１~３]ꎬ取得了一系列的成果ꎬ对我国

星载原子钟的开发有积极的借鉴作用ꎮ 但由于设

计、工艺、材料等诸多的不同ꎬ在我国星载原子钟的

开发中开展实施系统的抗辐射评估和加固研究十分

必要ꎮ
电离辐射的总剂量效应是航天器空间辐射的理

论和试验研究的重要内容ꎮ 文献[５]对铷原子钟物

理部分的总剂量效应进行了实验研究ꎬ以此为依据

对铷原子钟采取了有效抗辐射加固设计措施ꎮ 在空

间辐射环境中ꎬ辐射总剂量的积累是一个比较缓慢

的过程ꎬ典型的剂量率分布范围为(１０－４ ~ １０－２) ｒａｄ
(Ｓｉ) / ｓꎬ产品研制中通常使用的剂量范围一般为(５０
~３００)ｒａｄ(Ｓｉ) / ｓꎮ 研究表明ꎬ一些器件有低剂量率

辐射损伤增强效应(Ｅｎｈａｎｃｅｄ Ｌｏｗ Ｄｏｓｅ Ｒａｔｅ Ｓｅｎｓｉ￣
ｔｉｖｉｔｙꎬＥＬＤＲＳ) [６]ꎮ 星载铷原子钟技术指标精细ꎬ要
求在轨工作 １０ 年以上ꎬ它在空间低剂量率的辐射环

境中长期运行的辐射敏感度非常重要ꎮ 铷原子钟物

理部分是铷原子钟的原子鉴频器ꎬ决定铷原子钟的

短期和长期稳定度(１ｓ 以上)ꎬ其中使用了金属铷、
玻璃、镍铁合金等材料和一些双极性晶体管、运算放

大器等器件ꎬ其核心部件铷泡是一个采用特殊真空

工艺制造的器件ꎮ 对这些材料、器件和工艺的低剂

量率辐射效应进行实验评价是必要的ꎮ

２　 实验方案

铷原子钟由物理部分和电路构成[４]ꎮ 物理部

分由于其结构和功能的特殊性ꎬ需要单独对其辐射

剂量率效应进行评估ꎮ 对电路而言ꎬ除 ＶＣＸＯ 外ꎬ
其余部分可以依据通用空间电子产品的抗辐射评估

与加固方法进行实验和设计ꎮ
２.１　 实验目的

对铷原子钟物理部分和铷泡(铷灯泡和吸收

泡)分别进行低剂量率辐射实验评估ꎮ
２.２　 铷原子钟物理部分辐射实验方案设计

单独将铷钟物理部分置于辐射源的辐射下ꎬ实

验过程中铷钟物理部分加电ꎬ加电所用稳压电源与

物理部分之间用足够长的线缆连接ꎬ使供电电源与

辐射源屏蔽ꎮ 对物理部分进行连续累积剂量辐射ꎬ
辐射剂量量级分别为 ５ｋｒａｄ ( Ｓｉ)、 １０ｋｒａｄ ( Ｓｉ)、
２０ｋｒａｄ (Ｓｉ)和 ５０ｋｒａｄ 时ꎬ将物理部分连接到测试系

统进行环路电测ꎬ记录试验数据ꎮ 在试验前后 ４８ｈ
内完成测量频率准确度、稳定度、直流参数和锁定信

号幅度指标ꎬ因测试而中断的辐照时间应不超过

７２ｈꎮ
２.３　 铷泡辐射实验方案设计

初次辐射实验前将铷灯泡、集成泡装入测试用

物理部分ꎬ连接到测试系统对试件进行环路测试ꎬ测
量频率准确度、稳定度、直流参数和锁定信号幅度指

标ꎬ在测试后 ７２ｈ 内进行辐照试验ꎮ
测试完成后ꎬ将受辐射铷灯泡、吸收泡从测试用

物理部分取出ꎬ装入实验用物理部分ꎬ与 ２.２ 中的样

机按同样的方案辐射ꎮ 所不同的是ꎬ测试时再将受

辐射铷灯泡、吸收泡从实验用物理部分中取出装入

测试用物理部分ꎮ
２.４　 实验条件

采用 Ｃｏ６０ γ 源ꎬ辐射剂量率 ０.０１ｒａｄ(Ｓｉ) / ｓꎬ总
剂量 ５０ｋｒａｄ(Ｓｉ)ꎮ

测试环境温度:２５℃±１℃ꎮ

３　 实验结果及其分析

３.１　 铷原子钟物理部分低剂量率辐射实验

铷信号测量数据见图 １ꎬ短期稳定度数据见图

２ꎬ辐射剂量达 ５０ｋｒａｄ 后的频率测试曲线见图 ３ꎮ

图 １　 铷信号曲线图

从图 １ 可知ꎬ物理部分在低剂量率辐照试验总

剂量 ５ ｋｒａｄ (Ｓｉ)时不加微波功率控制的铷信号幅度
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图 ２　 短期稳定度曲线图

图 ３　 频率测试曲线图

明显增大ꎮ 随着退火过程ꎬ此信号幅度又恢复到原

值ꎮ 图 ２ 是短期稳定度数据曲线ꎬ从图中可以看出ꎬ
辐射总剂量效应对铷原子钟的短期稳定度影响不

大ꎬ指标无明显变化ꎮ 图 ３ 是低剂量率辐照试验累

计总剂量达 ５０ｋｒａｄ( ｓｉ)后退火过程的测试曲线ꎬ从
图中可以看出ꎬ测试过程在 １００ ０００ｓ 时有一个明显

拐点ꎮ 说明退火过程影响铷原子钟的长期稳定度ꎮ
其它指标均在试验过程及退火过程前后变化不明

显ꎮ
３.２　 铷泡低剂量率辐射实验

铷信号测量数据见图 ４ꎬ铷泡短期稳定度数据

见图 ５ꎬ辐射计量达 ５０ｋｒａｄ 后的频率测试曲线见图

６ꎮ
从图 ４ 可知ꎬ与物理部分整机不同的是ꎬ铷泡在

图 ４　 铷信号曲线图

图 ５　 短期稳定度曲线图

图 ６　 频率测试曲线图

低剂量率辐照试验时不加微波功率控制的铷信号幅
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度无明显变化ꎬ说明铷灯泡和吸收泡对辐射总剂量

不敏感ꎮ 图 ５ 是短期稳定度数据曲线ꎬ从图中可以

看出ꎬ辐射总剂量效应对铷原子钟的短期稳定度影

响小于 １.５×１０－１２ꎬ指标无明显恶化ꎮ 图 ６ 是低剂量

率辐照试验累计总剂量达 ５０ｋｒａｄ(ｓｉ)后退火过程的

测试曲线ꎬ与图 ３ 不同ꎬ频率曲线无异常变化ꎮ

４　 结束语

本文对铷原子钟物理部分和铷泡的低剂量率辐

射效应分别进行了实验评估ꎮ 实验表明:
● 铷原子钟物理部分无明显的剂量率辐射损伤

增强效应ꎻ
● 铷灯泡和吸收泡对辐射总剂量不敏感ꎬ既无

低剂量率辐射损伤增强效应ꎬ也无退火效应ꎻ
● 辐射总剂量效应不影响铷原子钟的短期稳定

度ꎻ
● 卫星轨道辐射剂量率分布的不均匀引起的辐

射退火效应会影响铷原子钟的长期稳定度ꎮ
这项研究更加真实地逼近了空间的电离辐射ꎬ

实验数据对于星载铷原子钟的在轨运行监测和下一

代星载铷原子钟的抗辐射设计具有重要的作用ꎮ 总

剂量效应和剂量率效应只是空间辐射效应的一种ꎬ
其他还有质子辐射、中子辐射、电子辐射、Ｘ 射线辐

射等引起的辐射效应(如移位损伤效应和晶格移位

效应)及单独的宇宙射线离子或太阳质子引起的单

粒子效应等ꎬ这些因素对星载原子钟的影响评估及

加固方法都需要更深入地研究ꎬ并且要就物理系统

和电路的特点分别加以研究ꎬ不断地提高星载原子

钟可靠性和寿命ꎮ
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无人机航程与续航时间的实时估算方法研究

丛书全　 王成军　 姜　 杨
(９２４１９ 部队ꎬ兴城 １２５１０６)

　 　 摘　 要　 无人机的航程和续航时间是确定无人机顺利飞行任务的关键战术技术指标ꎮ 针对无人机任务飞

行时ꎬ影响其航程和续航时间的因素较多ꎬ根据空气动力学原理和运动学原理ꎬ探索实时估算无人机航程和续航时

间的方法及应用设想ꎮ

　 　 关键词　 无人机　 飞行时间　 航程　 飞行速度　 实时估算
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１　 引　 言

在确定无人机执行攻击性作战任务(攻击性无

人机)、非攻击性作战任务(非攻击性无人机)以及

武器试验供靶任务(靶机)时ꎬ比如确定无人机任务

航区、起飞时间、系统布站(放飞区、遥控引导站、安
控区域等)等等ꎬ都需要考虑无人机的航程和续航

时间等技战术指标ꎬ也就是说ꎬ航程和续航时间指标

是无人机的重要技战术指标之一ꎮ 对于一般具体的

无人机来说ꎬ性能指标往往只定量给出最大航程和

续航时间技战术指标ꎬ而实际上ꎬ无人机实时飞行

时ꎬ影响无人机航程和续航时间的因素较多ꎬ如无人

机几何形状、无人机自重、有效载荷、飞行速度、航区

气象条件(如场压、气温、风向、风速等)、无人机控

制规律、无人机导航方式(人工引导、自主导航等)
等ꎬ都对无人机的航程和续航时间有较大的影响ꎬ也
就是说ꎬ无人机的航程和续航时间不是定量ꎮ 在无

人机实际飞行时ꎬ如果能够实时估算无人机的航程

和续航时间或无人机剩余的航程和续航时间ꎬ并回

馈给无人机飞控管理系统和地面站ꎬ将有利于无人

机飞行任务制定、航区(放飞区、飞行任务区、回收

区)与航线设计、有效利用留空时间(增加执行飞行

任务时间或航次)等ꎬ从而提高无人机的有效利用

率ꎮ

２　 影响无人机航程和续航时间主要因素

一般说来ꎬ无人机航程是指其在平静大气中沿
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给定方向耗尽机载可用燃料所飞过的水平距离ꎮ 续

航时间(又称航时)是指耗尽其可用燃料所能持续

飞行的时间ꎮ 无人机航程根据其起飞方式通常包括

爬升段(高空出航对增加航程有利)、巡航段和下滑

回收段或这几个飞行段的组合ꎮ 对于空中投放起飞

一般说来只有巡航段和下滑回收段(或这两个飞行

段的组合)ꎮ 影响无人机航程和续航时间的因素较

多ꎬ对于已定型的无人机来说ꎬ主要是所带燃料(包
括耗油量和耗油率)和飞行状态两个因素ꎮ
２.１　 燃料消耗影响

无人机机载燃料数量、飞行耗油量和耗油率是

无人机和发动机或动力系统的重要经济指标ꎬ它们

与无人机的航程和续航时间之间有重要的对应关

系ꎮ 一般说来ꎬ无人机载油量少、耗油量大或耗油率

高会对无人机任务飞行航程和续航时间带来不利影

响ꎮ 因此ꎬ在研制生产无人机或选用动力装置(发
动机)时ꎬ应合理选择和配置这些参数ꎬ以获得适宜

的航程或续航时间ꎮ
２.２　 飞行状态影响

无人机飞行根据航路规划和飞行任务要求ꎬ主
要有起飞或急跃上升或大倾角盘旋机动飞行状态、
爬升飞行状态、平飞(巡航)飞行状态、下滑(慢车)
飞行状态、加力飞行状态等ꎮ 这些飞行状态除了需

要飞控系统控制无人机姿态外ꎬ还需要机载发动机

工作在不同状态ꎬ以提供适应各飞行状态的推力ꎬ发
动机工作状态的变化ꎬ使耗油量或耗油率随之发生

变化ꎬ耗油量或耗油率发生变化ꎬ将对无人机的航程

和续航时间产生影响ꎮ

３　 无人机最小飞行速度

无人机的飞行速度与空气密度、机翼面积和机

翼升力系数有关ꎮ 现设空气密度为 rꎬ空速动压为

ｑꎬ无人机机翼面积为 Ｓꎬ无人机质量为 ｍꎬ则无人机

飞行速度可由下式给出

Ｖ ＝ ２ｑ
r

(１)

　 　 设无人机升力系数和阻力系数分别为 ＣＬ、ＣＤ(升
力系数和阻力系数取决于雷诺数、马赫数和机翼截面

几何形状)ꎬ则无人机的升力和阻力分别为

Ｌｓ ＝ ＣＬｑＳ (２)

Ｄ ＝ ＣＤｑＳ (３)

　 　 当无人机在垂直方向上的作用力保持平衡时ꎬ
也就是无人机的升力等于无人机的重力(ＬＳ ＝ Ｗ)
时ꎬ无人机将取得最小飞行速度ꎮ 当无人机升力系

数取最大值ＣＣＭ 时ꎬ由式(１) 和式(２) 可以推导出无

人机的最小飞行速度

Ｖｍｉｎ ＝ ２
r

×
ＬＳ

ＣＬＭＳ
＝ Ｗ

Ｓ
× ２

rＣＬＭ
(４)

式中:Ｗ ＝ ｍｇ——— 无人机重力ꎻｍ——— 质量ꎬｋｇꎻ
ｇ——— 重力加速度ꎬｍ / ｓ２ꎮ

由式(２) 可以看出ꎬ无人机最小飞行速度与无

人机机翼载荷 Ｗ / Ｓ 的平方根成正比ꎬ机翼面积大、
质量小的无人机比机翼面积小、质量大的无人机能

取得更低的最小飞行速度ꎮ 式(４) 是描述无人机飞

行运动的一个重要方程式ꎬ是无人机航程和续航时

间计算的基础ꎮ

４　 无人机航程续航时间估算

我们已经知道航程是描述无人机性能的一个重

要特征量ꎮ 航程可以通过理论计算获得ꎮ 当无人机

的几何形状和动力装置或系统确定后ꎬ其航程就主

要取决于无人机的有效载荷ꎮ 无人机的有效载荷主

要由两部分组成ꎬ一部分是固定不变(重心和质量

不发生变化) 的ꎬ如机载探测系统(雷达、红外、激
光、电视)、监测系统、摄录系统、敌我识别器、脱靶

量指示器、微波角反射器等任务载荷ꎬ另一部分是不

固定载荷ꎬ如机载武器系统(炸弹、导弹等)、拉烟

管、曳光管、红外增强器、诱饵弹、拖靶等特种设备以

及发动机燃油等ꎮ 无人机的固定载荷可以看作是无

人机机体的固定组成部分ꎬ不需要单独考虑对无人

机航程的影响ꎮ 对于无人机的不固定载荷ꎬ可以分

成三部分来不考虑ꎬ象拉烟管、曳光管、红外增强器

等特种设备在施放时ꎬ对无人机的重心和质量影响

不大ꎬ一般可以忽略不计ꎻ而机载武器系统重心固定

且质量一定ꎬ施放后对于无人机航程的影响很容易

分析计算ꎻ发动机燃油的消耗以及燃油消耗引起无

人机的质量和重心的变化ꎬ是影响无人机航程的主

要因素ꎮ 所以ꎬ估算无人机的航程和续航时间应重

点考虑无人机油量的变化ꎮ
４.１　 无人机航程

无人机航程与无人机机载燃油消耗而引起的无
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人机质量下降ꎬ具有一定的对应关系ꎮ 利用这个关

系就可以计算出无人机的航程ꎮ 当不考虑无人机其

它载荷变化时ꎬ无人机的质量变化等于机载燃油的

消耗量与制动功率的乘积ꎬ设无人机燃油单位时间

消耗量为 ｃ(ｋＷ / ｈ 燃油重力)ꎬ制动功率为 Ｐ(ｋＷ)ꎬ
则有

－ ｄＷ
ｄｔ

＝ ｃＰ (５)

　 　 设维持无人机飞行的功率为ＤＶ(Ｄ为无人机受

到的阻力ꎬＶ 为无人机飞行速度)ꎬ无人机发动机效

率为hꎬ则有

ＤＶ ＝ ηＰ (６)
因为:

－ ｄＷ
ｄｔ

＝ ｃ
η
ＤＶ (７)

Ｌ
Ｄ

＝ Ｗ
Ｄ

(８)

所以

Ｄ ＝ ＷＤ
Ｌ

(９)

　 　 把式(９) 代入式(７) 并整理ꎬ可以得到

Ｖｄｔ ＝ － η
ｃ

× Ｌ
Ｄ

ｄＷ
Ｗ

(１０)

　 　 在式(１０) 中ꎬ假设 Ｌ / Ｄ 和 η / ｃ 为常数(对于给

定的无人机和飞行任务区)ꎬ对式子两边进行积分ꎬ
就可以获得无人机的航程

Ｒ ＝ Ｌ
Ｄ

× η
Ｃ
ｌｎ

Ｗ０

Ｗ１

æ

è
ç

ö

ø
÷ (１１)

式中:Ｗ０——— 无人机无燃油时的净重力ꎻＷ１——— 无

人机载有燃油时的总重力ꎮ
４.２　 无人机续航时间

由式(４) 可以求出无人机的最小飞行速度ꎬ由
式(１１) 可以求出无人机的航程ꎮ 知道了无人机的

最小飞行速度和无人机的航程ꎬ就可以估算出无人

机的续航时间

Ｔ ＝ Ｒ
Ｖｍｉｎ

＝
Ｌηｌｎ

Ｗ０

Ｗ１

æ

è
ç

ö

ø
÷

ＤＣ
２Ｗ１

ρＳＣＣＭ

(１２)

４.３　 航程续航时间估算

由式(１１)和式(１２)可以看出ꎬ对于给定的无人

机来说ꎬ除了无人机重力变化外ꎬ其它参数都是已知

的ꎮ 所以ꎬ无人机的航程和续航时间只与无人机重

力变化有关ꎮ 如果忽略其它任务载荷重力变化和重

心变化的影响ꎬ那么影响无人机的航程和续航时间

只有油量消耗ꎬ因此ꎬ只要测出无人机油量消耗量ꎬ
就可以依据式(１１)和式(１２)实时估算无人机的航

程和续航时间ꎮ

５　 实时估算系统设计

５.１　 系统组成

实时估算系统由发动机油量传感器、数据转换

器、数据解算(估算计算机)和信号输出等部分组

成ꎬ原理方框图如图 １ 所示ꎮ

图 １　 实时估算系统原理方框图

５.２　 系统工作原理

发动机油量传感器测出油量消耗量ꎬ折算成无

人机重力变化量信息参数并转换成电信号ꎬ经过数

据转换ꎬ送给解算器(估算计算机)ꎬ首先解算出无

人机实时(剩余)航程ꎬ再解算出无人机实时(剩余)
续航时间ꎬ经过数据专程模拟电信号ꎬ一路信号送给

无人机飞控系统ꎬ参与无人机的任务飞行控制ꎬ如飞

行控制系统根据无人机实时(剩余)航程和实时(剩
余)续航时间ꎬ依次改变无人机的飞行功能和飞行

任务ꎻ一路信号经过机载遥测系统送给地面遥控站ꎬ
无人机地面遥控站或领航员根据无人机实时(剩
余)航程和实时(剩余)续航时间ꎬ给出判断决策ꎬ遥
控引导无人机执行各种飞行功能(如继续飞行、改
变飞行航区、返航、回收等等)ꎮ
５.３　 应用举例

无人机可以执行目标探测(侦察与监视)、武器

攻击效果评估、主动攻击、电子干扰和空中诱饵等多

项任务ꎬ还可以作为防空武器研制、试验、鉴定和训

练的空中逼真模拟目标———靶机ꎮ 下面以无人机作

􀅰４６􀅰 宇航计测技术　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 ２０１２ 年　



图 ２　 原理方框图

为靶机应用为例ꎬ来说明无人机航程与续航时间的

实时估算系统的应用ꎮ
无人机为防空武器研制、试验、鉴定和训练供靶

时ꎬ通常都要事先设定一武器试验射击走廊(任务区)
或捷径(任务航线)ꎮ 只有靶机被引导(自主或被动)
到武器试验射击走廊ꎬ才构成被试武器系统试验射击

条件ꎮ 在实际试验时ꎬ在靶机进入任务航线时ꎬ由于

被试武器系统自身原因(没有发现目标、系统故障等)
没有发射或发射没有击中靶机目标ꎬ需要引导靶机再

次或三次进入任务航线上ꎮ 当无人机飞控系统不具

备自主导航功能时ꎬ由地面遥控站(靶机领航员)ꎬ根
据靶机机载遥测系统下送的靶机剩余续航时间、靶机

再次进入任务航线时间和靶机回收区域等参数ꎬ用遥

控指令引导靶机再次进入任务航线或引导靶机进入

回收区进行回收ꎮ 当无人机飞控系统具备自主导航

功能时ꎬ无人机飞控系统根据航程与续航时间实时估

算系统提供的靶机剩余续航时间ꎬ以及靶机再次进入

任务航线时间和靶机回收区域等参数ꎬ判断靶机剩余

续航时间 ｔꎬ是否满足再次进入任务航线(考虑靶机安

全回收ꎬ该时间应等于靶机进入任务航线时间和靶机

回收飞行时间之和)时间Ｔꎬ如果满足ꎬ就引导靶机再

次和三次进入靶机任务航线ꎬ如果不满足ꎬ就引导靶

机进入回收区进行回收ꎮ 其原理方框图如图 ２ 所示ꎮ
无人机飞控系统具备自主导航功能的工作程序流程

如图 ３ 所示ꎮ

６　 结束语

无人机的航程和续航时间参数是描述无人机性

能指标的重要参数ꎬ无人机的大多数飞行任务以及

飞行任务区都是根据它们来估算和确定的ꎮ 本文论

图 ３　 工作程序流程图

述的系统基于无人机机载发动机油量传感器和结算

计算机来实现无人机航程和续航时间两个重要参数

的实时估算ꎬ提供给无人机飞控系统和地面遥控站

来引导无人机完成飞行任务ꎬ其结构简单ꎬ采用传感

器少ꎬ计算量小ꎬ软件编程灵活ꎬ估算准确度较高ꎬ具
有一定的实用性ꎬ可以在多种无人机上推广应用ꎮ
当然ꎬ由于影响无人机航程和续航时间的各种因素

众多ꎬ要准确估算无人机航程和续航时间是十分困

难和复杂的ꎮ 为了准确获得无人机航程和续航时间

等描述无人机性能的重要参数ꎬ需要探索新的分析

计算方法ꎮ
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卫星热控电压测量模块研制

宋　 博　 季启政　 蒋方亮
(北京东方计量测试技术研究所ꎬ北京 １０００８６)

　 　 摘　 要　 卫星热控电压测量是保障卫星可靠性、安全性的重要环节ꎮ 由于测量的特殊性ꎬ要求研制与整星

热控系统相适合的电压测试模块ꎮ 采用信号隔离、输入保护等措施保证测量的安全性ꎻ采用较高分辨力数据采集

及量化技术、以及自校准技术保证测量的可靠性ꎮ 通过微处理器控制测量过程ꎬＬＡＮ 接口实现计算机数据传输和

通信控制ꎬ提高了测量效率ꎮ

　 　 关键词　 卫星　 热控系统　 电压测量
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１　 引　 言

卫星整星出场前对其热控系统进行地面电压测

量是一个必不可少的环节之一ꎮ 由于卫星型号的多

样性ꎬ相应热控系统也呈现多样性ꎮ 因此ꎬ所采用的

测量设备和测量方法往往也有所不同ꎮ 一般ꎬ对于

不同型号ꎬ都要针对其热控系统的规模和技术要求ꎬ
量身定做相应的测量设备ꎮ 随着卫星型号任务越来

越多ꎬ测量任务越来越繁重ꎬ同时随着卫星有效载荷

的不断增加ꎬ相应功能也越来越强大ꎬ进而使热控系

统的地面测量的规模越来越大ꎬ安全性、可靠性要求

越来越高ꎬ测量过程与方法也越来越复杂ꎬ一个典型



的卫星热控系统的电压测量甚至多达 １００ 多路ꎬ传
统的测量已也很难满足卫星热控电压测量的安全性

与可靠性需要ꎮ
本文基于某卫星型号热控电压测量分系统研制

任务ꎬ采用了模拟信号隔离、模拟输入安全接口等技

术保证测量过程的安全性ꎬ采用多路数据采集技术

和微处理器控制及其 ＬＡＮ 接口提高了测量效率和

测量的可靠性ꎮ

２　 基本测量原理

卫星热控电压测量分系统具有较大的电压测量

范围ꎬ不仅要求同时接入星上 １２０ 路加热回路电压ꎬ
还要求可在短时间内完成 １２０ 路电压测量过程ꎬ并
给出测量结果的安全性指示ꎮ

图 １　 热控电压测量样机整体结构示意图

如图 １ 所示ꎬ整台样机的主要功能由控制测量

通讯板和六块电压采集板实现ꎮ 其中 ６ 块电压采集

板接入星上的 １２０ 路加热回路电压ꎬ每块板接入 ２０
路ꎬ每块电压采集板上都有模拟开关ꎬ用来实现电压

信号的选通ꎮ 这些模拟开关的控制信号来自控制测

量通讯板ꎬ从而使得每块电压采集板在某一时刻输

出一路电压信号送给控制测量通讯板ꎮ 然后ꎬ控制

测量通讯板通过 ＡＤ 转换等一系列手段ꎬ测量得到

电压值ꎬ并送给电脑ꎮ

３　 模块设计

３.１　 最前端分压电路设计

星上加热回路电压与电压测量机电压的匹配问

题是电压测量模块研制首先要解决的问题ꎮ 星上加

热回路电压一般为 ２８Ｖꎬ每一路电压引出两根输出

线ꎬ其中一根是星上地线ꎬ而电压测量样机上大部分

器件的电压范围一般不超过 １５Ｖꎬ所以电压测量机

最前端的任务就是将星上电压接入后分压ꎬ使之落

在电压测量机可接入范围内ꎮ

图 ２　 星上电压分压方案图

图 ２ 给出了分压方案ꎬ按设计所输出的电压不会

超过 ２.５Ｖꎬ满足板上元器件对电压的要求ꎮ 在 ６ 块电

压采集板中共有 １２０ 套ꎬ从而满足了对 １２０ 路电压的

接入ꎮ 另外ꎬ图 ２ 中之所以不直接采用两个电阻分压

而用 ４ 个电阻ꎬ主要是考虑到测量的安全性ꎮ
采取两电阻分压如图 ３ 所示ꎮ 如果不慎将从星

上引来两根电压线(２８Ｖ 和星上地)反接到测试设

备时ꎬ就会把 ２８Ｖ 电压直接接入到电压测量机的电

路中ꎬ从而将电压测量机的电路烧毁ꎬ而且可能会损

坏星上电压回路ꎮ

图 ３　 一般的两电阻分压图

３.２　 信号选通电路设计

通过图 ２ 的分压ꎬ每块电压采集板上均由 ２０ 路

可测小电压信号通路组成ꎮ 但控制测量板在每一时

间只能接收每块采集板上送来的一路电压信号ꎬ所
以每块采集板必须自身通过选通后ꎬ选出一路电压

信号送给控制测量板ꎮ 这里所采取的选通方案是使

用 ＡＤＧ５０７Ａ[１] 模拟信号选通芯片ꎬＡＤＧ５０７Ａ 可以

实现模拟信号 １６ 选 ２ꎬ应用到现在的电路结构中ꎬ
可以实现 ８ 路(１６ 根信号线)选 １ 路(２ 根信号线)ꎬ
所以采取了如图 ４ 的二级选通方案ꎮ
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图 ４　 ２０ 路电压信号选 １ 设计方案图

如图 ４ 所示ꎬ选通电路分为两级ꎬ第一级的两个

ＡＤＧ５０７Ａ 芯片分别接受 ８ 路共 １６ 路电压信号ꎬ经
过选通ꎬ 各选出一路送给下一级ꎬ 而下一级的

ＡＤＧ５０７Ａꎬ除了接入上一级送来的两路电压信号

外ꎬ还接入了另外 ４ 路电压信号ꎮ 同时ꎬ为了验证电

路是否正常工作还接入了一路标准电压信号ꎬ只要

控制三片 ＡＤＧ５０７Ａ 的选通信号就可控制任意一路

电压信号ꎮ 而 ＡＤＧ５０７Ａ 的选通信号是由控制测量

通讯板所提供ꎬ为了保证测量的安全性ꎬ该选通信号

必须同电压采集板保持隔离状态ꎮ 所以ꎬ选通信号

先经过隔离后再间接加载到 ＡＤＧ５０７Ａ 芯片上ꎮ
３.３　 信号隔离电路设计

经过上文选通出来的信号需送到控制测量通讯

板上进行 ＡＤ 采样后进行数字测量ꎮ 但是ꎬ考虑到

隔离测量ꎬ这个信号在送到控制测量通讯板之前要

经过一个隔离电路ꎮ 本文采用了基于 ＡＤ２０２ＫＮ[２]

(隔离放大器)的隔离电路作为隔离方案ꎮ 因为ꎬ隔
离放大器能够以较高的准确度实现输入与输出电压

的隔离传送ꎮ 如图 ５ 所示ꎬ选出的一路电压信号的

输出的正负两端分别通过一个运算放大器跟随后ꎬ
和 ＡＤ２０２ＫＮ 内部的运算放大器构成差分放大电

路ꎬ再通过 ＡＤ２０２ＫＮ 内部的隔离传输单元传送到

另外一边进行输出ꎬ从而实现了测量的信号同星上

电压的隔离ꎮ

图 ５　 以 ＡＤ２０２ 为核心的隔离电路图

　 　 经过前面的设计ꎬ将有 ６ 块子板上的 ６ 路电压

信号通过隔离放大后接入到控制测量通讯板ꎮ 如图

６ 所示ꎬ６ 路信号进入多路选通器选出其中一路ꎬ再
经过 ＡＤ 转换后进入单片机处理ꎬ得到测量结果后

送给网络芯片ꎬ最后将结果送给电脑显示ꎮ
３.４　 电压测量自校准模型

实际测量时ꎬ各环节电路都会一定程度受到环

境的影响ꎬ大部分器件都将可能产生一定的漂移ꎮ
所以ꎬ在电路中设计校准功能非常必要ꎮ 分析本文

图 ６　 控制测量通讯板设计方案图
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设计的电路中所采用的芯片基本都属于线性器件ꎬ
所以在校准算法中采用一次曲线拟合[３] 比较合适ꎮ
假定由 ＡＤ 得到的电压信号值为 ＶＸꎬ而真实电压值

为 ＶＹ ꎬ那么可以拟合数学模型

ＶＹ ＝ ＶＸ􀅰Ａ ＋ Ｂ (１)

　 　 校准时往往经过多次测量得到一系列的 ＶＹ 和

ＶＸꎮ 如果能够确定 Ａ 和 Ｂ 的最佳估计ꎬ那么将能够

建立电压测量电路自动校准数学模型ꎮ 首先我们得

到矩阵 Ｍ

１ ＶＸ１

⋮
⋮

⋮
⋮

１ ＶＸｎ

æ

è

ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷÷

　 　 还有向量 Ｙ
ＶＹ１

⋮
⋮
ＶＹｎ

æ

è

ç
ç
ç
çç

ö

ø

÷
÷
÷
÷÷

　 　 另外需要确定的矩阵 Ｎ
Ｂ
Ａ

æ

è
ç

ö

ø
÷

根据矩阵理论可得

ＭＴＭＮ ＝ ＭＴＹ

　 　 从而求得 Ａ 和 Ｂꎮ 经过校准后每次由 ＡＤ 得到

的电压值ꎬ只要经过公式(１)模型电路便可求得真

实的电压值ꎮ

４　 软件设计

软件主要分为两部分ꎬ一部分是电脑上的热控测

试软件ꎬ另一部分为微处理器上的软件ꎮ 电脑上的热

控测试软件通过网络发送控制命令ꎬ微处理器接收到

控制命令后进行各种操作ꎬ主要工作由微处理器完

成ꎮ 所以ꎬ本文主要描述微处理器的软件设计ꎮ
图 ７ 给出了微处理器的软件设计流程ꎮ 微处理

器首先进行软件的初始化ꎬ建立 ＳＯＣＫＥＴ 监听并等

待 ＳＯＣＫＥＴ 连接ꎬ在热控测试软件进行连接后循环

读取热控测试软件发送的命令ꎬ并对命令进行解析ꎬ
根据命令执行相应的操作ꎬ并返回给测试软件命令

执行的结果ꎮ

图 ７　 微处理器的软件设计流程图

微处理器接收的主要指令包括:
(１)自检:对每块功能子板上已经存在的标准

２.５Ｖ 电压进行检测ꎬ并返回检测结果ꎮ
(２)电压测量:根据热控测试软件发送的电压

测量命令ꎬ测量上位机要求测量的某几路电压ꎬ并将

测量值返回给上位机ꎮ
(３)自校准测量:根据热控测试软件发送的自

校准测量命令ꎬ测量上位机要求测量的某几路电压ꎬ
并将测量值返回给上位机ꎬ同时记录下热控测试软

件传给的标准值ꎮ
(４)自校准拟合:根据上位机发送的自校准拟

合命令ꎬ结合已经得到的自校准测量结果和热控测

试软件传给的标准值ꎬ进行自校准ꎮ

５　 模块测试

本模块的样机在生产完成后进行了严格的出厂

前测试ꎬ连续 ５ 天采入不同值的标准电压进行测量ꎬ
测量结果如表 １ꎮ

表 １　 加载 ５Ｖ 标准电压时的测量结果 Ｖ　

第 １ 路 第 ２１ 路 第 ４１ 路 第 ６１ 路 第 ８１ 路 第 １０１ 路

４.９９ ５.００ ４.９８ ５.００ ５.０１ ５.０１

(下转第 ７４ 页)
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基于 ＡＲＭ９ 的宽频功率源接口电路设计
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(北京东方计量测试研究所ꎬ北京 １０００８６)

　 　 摘　 要　 结合研制工作实际ꎬ介绍一种以 ＡＲＭ９ 为核心的宽频功率源接口电路设计方案和程序设计方法ꎮ
给出了电路设计方案ꎬ介绍各电路模块的功能和设计思想ꎮ 在介绍 ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统架构的基础上ꎬ给出了应用

程序设计的详细流程ꎮ

　 　 关键词　 宽频带　 功率源　 接口电路　 程序设计
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１　 引　 言

随着仪器科学的发展ꎬ仪器智能化程度越来

越高ꎬ这就对仪器的通信接口和人机交互接口提

出了更高的要求ꎬ传统的 ８ 位单片机系统已经难

以承担这些复杂的工作ꎮ 近年来ꎬ以 ＡＲＭ 为核心

的嵌入式系统以速度快( ＡＲＭ９ 处理器主频可达

４００ＭＨｚ 以上)、功能强、功耗低等优点ꎬ受到航天

航空、军事、工业控制、医疗仪器等领域的广泛青

睐ꎮ 在计量测试行业ꎬ众多仪器已经采用以 ＡＲＭ
为核心的嵌入式系统做接口电路ꎬ尤其是在智能

化程度较高国外仪器中ꎬ以 ＡＲＭ 为核心的嵌入式

系统已经完全取代 ８ 位单片机系统ꎮ 本文结合

“宽频功率源” 课题的研制工作实际ꎬ介绍一种以

ＡＲＭ９ 为核心的宽频功率源接口电路设计方案和

程序设计方法ꎮ



２ 　 接口电路设计

接口电路负责仪器人机交互和对外通信的功

能ꎬ包括以 ＡＲＭ９ 为核心的嵌入式控制电路、ＬＣＤ
电路、键盘控制电路和通信电路ꎮ

如图 １ 所示ꎬ接口电路包括三个电路模块:嵌入

式控制电路、前面板和通信板ꎮ 其中ꎬ嵌入式控制电

路是以 ＡＲＭ９ 芯片为核心的控制电路ꎬ通过执行设

计人员所开发的程序来管理人机交互和仪器通信功

能ꎬ此外ꎬ嵌入式控制电路通过一个串口与数字主控

板通信ꎬ将输入仪器的外部数据传到数字主控板ꎮ

图 １　 接口电路设计图

　 　 前面板由 ＬＣＤ 显示屏、面板按键和一个接口板

组成ꎮ 接口板上包括 ＬＣＤ 显示屏供电、数据接口、
背光调节电路和一个专门管理面板按键的电路ꎮ 接

口板通过一条 ５０ 针排线与嵌入式控制电路板连接ꎬ
进行数据传输ꎮ

通信板由网络接口、串口、ＵＳＢ 口、ＧＰＩＢ 电路及

其接口组成ꎮ 其中ꎬ网口、串口和 ＵＳＢ 口电路部分

都在嵌入式控制板上ꎬ为方便安装统一将接口放在

通信板上ꎮ ＧＰＩＢ 电路为独立的接口电路模块ꎬ由单

片机和 ＧＰＩＢ 接口芯片组成ꎬＧＰＩＢ 与外界通信的数

据通过一个串口与嵌入式主控电路交互ꎮ

３　 程序结构

接口电路是以 ＡＲＭ９ 芯片为主控制器的嵌入

式系统ꎮ 由于该系统资源众多ꎬ自己编写 Ｃ 语言程

序来管理和控制整个系统的运行是十分复杂和低效

的ꎮ 通常ꎬ嵌入式系统内都需要一个操作系统来管

理和控制整个系统的运行ꎮ 这样ꎬ开发人员就只需

专注于驱动程序和应用程序的开发ꎮ 在本课题研制

中ꎬ我们选用的是具有高稳定性和强实时性的 Ｖｘ￣
Ｗｏｒｋｓ 操作系统ꎬ如图 ２ 所示ꎮ

图 ２　 ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统架构图

从图 ２ 可知ꎬＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统可以划分为三

层:驱动层、内核层和应用层ꎮ
驱动层是与具体的硬件结构息息相关的一层ꎬ

ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统是否能在硬件平台上运行的关键

工作就是硬件驱动开发ꎮ 让 ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统在

硬件平台上运行起来ꎬ这一过程叫做系统移植ꎬ其中

就包括相关硬件驱动的开发ꎮ
内核层由 ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统开发工具自动生成ꎬ

负责整个嵌入式系统硬件资源的管理和分配ꎮ 同时ꎬ
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按照一定的规则合理调度应用层的多个任务ꎮ 内核

层还包括网络协议ꎬＵＳＢ 协议和虚拟串口等协议栈ꎬ
使开发人员从繁重的协议开发工作中解放出来ꎮ

应用层是用户根据项目要求开发应用的一层ꎮ
由于 ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统的存在ꎬ开发人员不用关心

底层硬件ꎬ只需专注于应用的开发ꎮ 与普通单片机

的单任务程序不同ꎬＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统的应用层可

以并行地运行多个任务ꎮ 根据任务要求ꎬ本课题的

应用层包含四个子任务:主函数任务ꎬ显示任务ꎬ键
盘任务和通信任务ꎮ

４　 应用程序设计

４.１　 主函数

如图 ３ 所示ꎬ主函数任务是 ＶｘＷｏｒｋｓ 操作系统在

硬件平台上运行起来后执行的第一个用户应用程序ꎮ
在此任务中ꎬ首先进行一些硬件初始化(初始化按键

管理芯片ꎬ初始化 ＬＣＤ 显示器ꎬ打开与数字主控板通

信的串口)ꎻ其次进行一些显示状态初始化ꎬ并调用主

界面显示函数ꎻ最后启动键盘任务和通信任务ꎮ 主函

数任务在系统启动之初完成前面所述的工作后自动

结束ꎬ剩下键盘任务和通信任务在系统中并行运行ꎮ

图 ３　 应用程序结构图

４.２　 显示任务

在应用程序中ꎬ为了能及时在显示屏上反映外

部事件的输入ꎬ显示任务没有作为一个独立的子任

务与其它子任务并行运行在系统中ꎬ而是作为任务

函数供键盘任务和通信任务调用ꎮ 显示任务包括六

个子函数:主界面函数、菜单界面函数、通信配置界

面函数ꎬ串口配置界面函数、网口配置界面函数和

ＧＰＩＢ 配置界面函数ꎮ
主界面函数完成仪器电压、电流、频率、相位和

功率五个参数设置值的显示功能ꎬ执行后显示如图

４ 所示界面ꎮ 主界面在仪器启动时显示电压、电流、
频率、相位和功率五个参数的初始值ꎬ并实时显示输

出设定值ꎮ

图 ４　 仪器主界面图

图 ５　 菜单界面图

执行菜单界面函数ꎬ仪器界面显示如图 ５ 所示ꎮ
菜单界面用于选取界面显示、通信端口配置、校准功

能ꎬ选中项后面带有“∗”标志ꎬ此时按下“Ｓｅｌｅｃｔ”键
将进入对应的功能界面ꎮ 在菜单界面中可以通过

“↑”、“↓”键改变选中项ꎬ按“Ｒｅｔｕｒｎ”键则返回主

界面ꎮ
执行通信配置界面函数ꎬ仪器界面显示如图 ６

所示ꎮ 通信配置界面用于查看串口、ＧＰＩＢ 和网口的

通信参数配置情况ꎮ 在通信配置中ꎬ通信口的选择

和界面切换方法与菜单界面相同ꎮ
当串口配置被选中ꎬ仪器进入如图 ７ 所示的串

口配置界面ꎮ 网口配置界面和 ＧＰＩＢ 配置界面与串

口配置界面类似ꎮ
４.３　 通信任务

通信任务负责接收上位机传来的数据和命令ꎬ
将所得数据按要求处理后传给数字主控电路ꎬ同时
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图 ６　 通信配置界面图

图 ７　 串口配置界面图

将上位机数据显示在屏幕上ꎬ具体的任务处理流程

如图 ８ 所示ꎮ

图 ８　 通信任务流程图

图 ９　 键盘任务流程图
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　 　 通信程序设计需要依据一定的通信协议ꎬ根据

本仪器与上位机数据交互的要求ꎬ通信协议商定如

下所示ꎮ

命令

(Ｕ、Ｉ、Ｆ、Ｐ、Ｒ、Ｏ)
数据 １ 􀆺􀆺 数据 ｎ

　 　 协议中ꎬ命令位为大写字母“Ｕ、Ｉ、Ｆ、Ｐ、Ｒ、Ｏ”中
的一个ꎬ其含义分别如下:

Ｕ:电压参数设置ꎬ后面跟 ８ 位数字ꎻ
Ｉ:电流参数设置ꎬ后面跟 ８ 位数字ꎻ
Ｆ:频率参数设置ꎬ后面跟 ９ 位数字ꎻ
Ｐ:相位参数设置ꎬ后面跟 ７ 位数字ꎻ
Ｒ:复位命令ꎬ后面没有数据位ꎻ
Ｏ:输出使能命令ꎬ后面没有数据位ꎮ
由于仪器只接收来自上位机的数据ꎬ而且数据

种类少ꎬ数据量不大ꎬ因此通信协议中省去了字头、
字尾和校验等数据位ꎬ同时也不需要给上位机回复

的协议ꎮ
４.４　 键盘任务

键盘任务负责处理仪器面板上的 ２４ 个按键输

入ꎮ 根据按键输入调用相应的显示函数ꎬ并将最终

的输入结果经计算后发送给数字主控电路ꎬ键盘任

务处理流程如图 ９ 所示(篇幅有限ꎬ本文仅给出部

分按键处理流程图)ꎮ

５　 结束语

经长期的实验验证ꎬ依据本文所述方法设计实

现的基于 ＡＲＭ９ 芯片的宽频功率源接口电路运行

高效、稳定ꎮ 所设计的硬件平台具有通用性ꎬ在今后

的仪器研制工作中可以沿用ꎮ 本文所论述的硬件设

计方案和软件设计方法ꎬ对基于 ＡＲＭ 芯片的嵌入

式系统开发和仪器接口电路开发有一定的参考价

值ꎮ
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表 ２　 加载 １５Ｖ 标准电压时的测量结果 Ｖ　

第 １ 路 第 ２１ 路 第 ４１ 路 第 ６１ 路 第 ８１ 路 第 １０１ 路

１４.９８ １５.０２ １５.０１ １５.０１ １５.０３ １４.９９

表 ３　 加载 ２８Ｖ 标准电压时的测量结果 Ｖ　

第 １ 路 第 ２１ 路 第 ４１ 路 第 ６１ 路 第 ８１ 路 第 １０１ 路

２７.９９ ２７.９８ ２８.００ ２８.０２ ２８.０３ ２７.９９

由于测量路数较多ꎬ不便一一列出测量值ꎬ故在

每块板子上选取了一路列出ꎮ
模块性能总结:
(１)在测量 ２８Ｖ 星上电压时测量误差:小于

１％ꎻ
(２)测量的输入阻抗:大于 １００ｋΩꎻ
(３)数据采集通道数:１２０ 路ꎻ
(４)测试的电压范围:－５０Ｖ~ ＋５０Ｖꎻ
(５)测量时间:小于 １ｓꎮ

上述性能满足对星上热控电压测量的要求ꎮ

６　 结束语

目前ꎬ热控电压测量样机已经研制成功ꎮ 经过

试验验证ꎬ各项指标良好ꎬ并已在某卫星热控电压测

量试验中应用ꎮ 本模块的研制对进一步提升卫星热

控系统测试效率、准确性、安全性、可靠性具有非常

积极的意义ꎮ
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采用 ＭＣＭ 对 ＧＵＭ 法测量不确定度评定
的验证方法研究

曹　 芸　 陈怀艳　 韩　 洁
(北京航天飞行控制中心ꎬ北京 １０００９４)

　 　 摘　 要　 目前不确定度评定的基本方法是 ＧＵＭ 法ꎬＧＵＭ 法在一定的条件下是可以有效应用的ꎬ但在模型

复杂的情况下ꎬ却不容易直接确定其是否满足所有的应用条件ꎮ 由于蒙特卡罗法(ＭＣＭ)的有效性范围大于 ＧＵＭ
法的有效性范围ꎬ因此可利用合适的软件ꎬ应用 ＭＣＭ 对 ＧＵＭ 法测量不确定度的评定结果进行验证ꎮ 建议此时分

别应用 ＧＵＭ 法和 ＭＣＭ 法ꎬ并对结果进行比较ꎮ 如果结果较满意ꎬ则表明 ＧＵＭ 法可应用于此类场合ꎻ否则ꎬ应考虑

使用 ＭＣＭ 或其它适当的替代方法ꎮ 通过质量计量的实例ꎬ介绍了采用 ＭＣＭ 对 ＧＵＭ 法进行验证的两种方法ꎮ

　 　 关键词　 ＭＣＭ　 ＧＵＭ　 测量不确定度评定　 包含区间

Ｒｅｓｅａｒｃｈ Ａｂｏｕｔ Ｖａｌｉｄａｔｉｎｇ ＧＵＭ Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ
Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ Ｕｓｉｎｇ ＭＣＭ

ＣＡＯ Ｙｕｎ　 ＣＨＥＮ Ｈｕａｉ￣ｙａｎ　 ＨＡＮ Ｊｉｅ
(Ｂｅｉｊｉｎｇ Ａｅｒｏｓｐａｃｅ Ｃｏｎｔｒｏｌ ＣｅｎｔｅｒꎬＢｅｉｊｉｎｇ １０００９４)

　 　 Ａｂｓｔｒａｃｔ 　 Ｔｈｅ ｂａｓｉｃ ｍｅｔｈｏｄ ｏｆ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｉｓ ＧＵＭ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ｆｒａｍｅｗｏｒｋ(ＧＵＭ) ａｔ
ｐｒｅｓｅｎｔ. Ｏｎ ｓｏｍｅ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓꎬ ＧＵＭ ｃａｎ ｂｅ ａｐｐｌｉｅｄ ｃｏｒｒｅｃｔｌｙ. Ｂｕｔ ｗｈｅｎ ｔｈｅ ｍｏｄｅｌ ｉｓ ｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄꎬ ａｌｌ ｔｈｅ
ａｐｐｌｙｉｎｇ ｃｏｎｄｉｔｉｏｎ ｃａｎ’ｔ ｂｅ ｅｎｓｕｒｅｄ ｔｏ ｍｅｅｔ. Ｃｏｍｐａｒｅｄ ｔｏ ＧＵＭꎬ ｔｈｅ ｖａｌｉｄｉｔｙ ｒａｎｇｅ ｏｆ ＭＣＭ ｉｓ ｌａｒｇｅｒꎬ ｗｅ
ｃａｎ ｕｓｅ ＭＣＭ ｔｏ ｖａｌｉｄａｔｅ ＧＵＭ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｗｉｔｈ ａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅ ｓｏｆｔｗａｒｅ. Ｉｔ’ ｓ ｓｕｇｇｅｓｔｅｄ ｔｈａｔ ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓ ｃａｎ ｂｅ ｃｏｍｐａｒｅｄ ｗｈｉｃｈ ａｒｅ ｏｂｔａｉｎｅｄ ｂｙ ＧＵＭ ａｎｄ ＭＣＭ. Ｉｆ ｔｈｅ ｒｅｓｕｌｔｓ ａｒｅ ｓａｔｉｓｆｉｅｄꎬ ｔｈｅ ＧＵＭ ｉｓ
ａｐｐｌｉｅｄ ｃｏｒｒｅｃｔｌｙ. Ｏｔｈｅｒｗｉｓｅꎬ ＭＣＭ ｏｒ ｏｔｈｅｒ ｒｅｐｌａｃｅｍｅｎｔ ｍｕｓｔ ｂｅ ｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ. Ｃｏｎｃｅｒｎｉｎｇ ｔｈｅ ｅｘａｍｐｌｅ ｏｆ
ｍａｓｓ ｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎꎬ ｔｈｅ ｔｗｏ ｍｅｔｈｏｄｓ ａｒｅ ｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ ｔｏ ｖａｌｉｄａｔｅ ＧＵＭ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｕｓｉｎｇ ＭＣＭ.
　 　 Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ　 ＭＣＭ　 ＧＵＭ　 Ｅｖａｌｕａｔｉｏｎ ｏｆ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ　 Ｃｏｖｅｒａｇｅ ｉｎｔｅｒｖａｌ

１　 引　 言

在测量不确定度的评定中ꎬＧＵＭ 法目前仍是不

确定度评定的主要方法ꎮ ＧＵＭ 法是通过测量的数

学模型采用不确定度传递律进行分布的传递ꎬ从而

得到 Ｙ 的最佳估计值和标准不确定度ꎮ 当测量函

数的输入量为线性ꎬ且其概率分布均为正态分布ꎬ则
ＧＵＭ 法适用ꎻ蒙特卡罗法(ＭＣＭ)是一种通过重复



采样实现分布传递的数值方法ꎬＭＣＭ 通过对输入量

Ｘ ｉ的 ＰＤＦ 进行离散采样ꎬ由测量模型传递输入量的

分布ꎬ计算获得输出量 Ｙ 的 ＰＤＦ 的离散采样值ꎬ由
Ｙ 的离散分布值直接获取 Ｙ 的最佳估计值、标准不

确定度和包含区间ꎮ 可应用的典型情况包括:(１)
各不确定度分量的大小不相近ꎻ(２)测量模型的偏

导难以求得ꎻ(３)输出量的概率密度函数不是正态

分布或 ｔ 分布ꎻ(４)输出量的估计值及其标准不确定

度大小相当ꎻ(５)测量模型复杂或为非线性ꎻ(６)输
入量的概率密度函数不对称[１]ꎮ 当 ＧＵＭ 法所需条

件不满足或不明确条件是否满足ꎬ由于模型的复杂

性而导致应用 ＧＵＭ 法有困难时ꎬ可以采用 ＭＣＭꎬ并
可利用 ＭＣＭ 对 ＧＵＭ 法测量不确定度评定进行验

证ꎬ评价 ＧＵＭ 法提供结果的质量ꎮ

２　 验证方法一:包含区间的比较

２.１　 自适应 ＭＣＭ
在选择蒙特卡罗试行数 Ｍ 时ꎬＭ 值越小ꎬ则标

准不确定度 ｕ(ｙ)越容易失真ꎻ反之ꎬＭ 值越大ꎬ则 ｕ
(ｙ)越准ꎬ但需要越多的计算时间ꎬ有时甚至无法实

现[２]ꎮ 所以ꎬ建议采用自适应的方法来选择经济合

理的试行数 Ｍꎮ 在自适应 ＭＣＭ 的执行过程中ꎬ蒙
特卡罗试行数不断增加ꎬ直至所需要的各种结果达

到统计意义上的稳定ꎮ 一般而言ꎬ如果某一数值的

结果的两倍标准偏差小于 ｕ(ｙ) 的数值容差d时ꎬ可
认为该数值结果稳定ꎮ 而在采用 ＭＣＭ 对 ＧＵＭ 法

进行验证时ꎬ建议 ＭＣＭ 提供数值容差为d / ５ 的结

果[３ꎬ４]ꎮ
２.２　 验证步骤[３ꎬ４]

２.２.１　 采用 ＧＵＭ 法求得 ｙꎬｕ(ｙ)和 １００ｐ％包含区间

ｙ ±Ｕｐꎮ
２.２.２　 采用自适应 ＭＣＭ 求得 ｙꎬｕ( ｙ)和 １００ｐ％包

含区间[ｙｌｏｗꎬｙｈｉｇｈ]ꎮ 过程如下:
ａ) 设 ｎｄｉｇ 为适当小的正整数ꎬ通常 ｎｄｉｇ 选 １ 或

２ꎻ
ｂ) 设 Ｍ ＝ ｍａｘ(Ｊꎬ１０４)ꎬＪ是大于或等于 １００ / (１

－ ｐ) 的最小整数ꎻ
ｃ) 设 ｈ ＝ １ꎬ表示在序列中初次应用 ＭＣＭꎻ
ｄ) 执行 Ｍ 次蒙特卡罗试验ꎻ
ｅ) 利用获得的 Ｍ 个模型值 ｙ１ꎬ􀆺ꎬ ｙＭ 计算

ｙ(ｈ)ꎬｕ(ｙ(ｈ))ꎬｙ(ｈ)
ｌｏｗ 和 ｙ(ｈ)

ｈｉｇｈꎬ它们分别为 Ｙ 的估计值ꎬ
标准不确定度ꎬ１００ｐ％包含区间的左、右端点ꎻ

ｆ) 如果 ｈ ＝ １ꎬｈ 增加 １ꎬ返回到步骤 ｄ)ꎻ
ｇ) 按下式计算 Ｙ 的估计值 ｙ(１)ꎬ􀆺ꎬｙ(ｈ) 的平均

值的标准偏差 ｓｙ

ｓ２ ｙ ＝
１

ｈ(ｈ － １)∑
ｈ

ｒ ＝ １
(ｙ( ｒ) － ｙ) ２

式中: ｙ ＝ １
ｈ∑

ｈ

ｒ ＝ １
ｙ( ｒ)ꎮ

ｈ)分别计算 ｕ(ｙ(１))ꎬ􀆺ꎬｕ(ｙ(ｈ)) 的平均值的标

准偏差 ｓｕ(ｙ)ꎬｙ(１)
ｌｏｗ ꎬ􀆺ꎬｙ(ｈ)

ｌｏｗ 的平均值的标准偏差 ｓｙｌｏｗ
以及 ｙ(１)

ｈｉｇｈꎬ􀆺ꎬｙ(ｈ)
ｈｉｇｈ 的平均值的标准偏差 ｓｙｈｉｇｈꎻ

ｉ) 利用所有的 ｈ×Ｍ 个模型值获得 ｕ(ｙ) ꎻ
ｊ) 将数值 ｕ(ｙ) 表示为 ｃ × １０ｌ 的形式ꎬｃ 是 ｎｄｉｇ

个有效十进制整数ꎬｌ是整数ꎬ计算 ｕ(ｙ) 的数值容差

δ ＝ １
２

１０ｌꎻ

ｋ) 如果 ２ｓｙꎬ２ｓｕ(ｙ)ꎬ２ｓｙｌｏｗ 和 ２ｓｙｈｉｇｈ 中的任何一个

值大于d / ５ꎬ则 ｈ 增加 １ 并返回到步骤 ｄ)ꎻ
ｌ) 若所有的计算已达稳定ꎬ利用获得的 ｈ×Ｍ

个模型值计算出 ｙꎬｕ( ｙ)和 １００ｐ％包含区间[ ｙｌｏｗꎬ
ｙｈｉｇｈ]ꎮ
２.２.３　 对 ＧＵＭ 法和 ＭＣＭ 获得的包含区间进行比

较ꎬ确定是否能获得 ＧＵＭ 法提供的包含区间中正

确十进制数字的所需位数ꎬ确定两个包含区间的各

自端点的绝对偏差 ｄｌｏｗꎬｄｈｉｇｈꎮ

ｄｌｏｗ ＝｜ ｙ － Ｕｐ － ｙｌｏｗ ｜
ｄｈｉｇｈ ＝｜ ｙ ＋ Ｕｐ － ｙｈｉｇｈ ｜

　 　 如果 ｄｌｏｗ 和 ｄｈｉｇｈ 不大于dꎬ则 ＧＵＭ 法通过验证ꎮ
２.３　 验证实例———质量校准[３ꎬ４]

本例是关于质量计量的校准问题ꎬ表明只有考

虑了模型函数泰勒级数近似展开的高阶项时ꎬＧＵＭ
法才有效ꎮ

用质量密度为 ρＲ 的参考砝码 Ｒ 对质量密度为

ρＷ 的砝码 Ｗ 进行校准ꎬ两个砝码标称值相同ꎬ 需要

在质量密度为 ρａ 的空气中进行平衡配重ꎮ 通常 ρＷ

和 ρＲ 不同ꎬ因此需考虑浮力的影响ꎮ 本例中使用的

模型为

　 　 　 δｍ ＝ (ｍＲꎬＣ ＋ δｍＲꎬＣ)

[１ ＋ (ρａ － ρａ０)(
１
ρＷ

－ １
ρＲ

)] － ｍｎｏｍ

式中: dｍ——— dｍ ＝ ｍＷꎬＣ － ｍｎｏｍꎬ为 ｍＷꎬＣ 与标称质量

ｍｎｏｍ ＝ １００ｇ 的偏差ꎻ ｍＲꎬＣ——— 砝码 Ｒ 的常规质量ꎻ
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δｍＲꎬＣ——— 加到砝码 Ｒ 上的密度为 ρＲ 小砝码的常规

质量ꎻρａ０———ρａ０ ＝ １.２ｋｇ / ｍ３ꎮ
质量校准模型的输入量 Ｘ ｉ及其服从的 ＰＤＦ 如

表 １ 所示ꎮ

表 １　 关于质量校准模型的输入量 Ｘｉ及其服从的 ＰＤＦ

Ｘｉ 分布
参　 　 数

期望 μ 标准偏差 σ 期望(ａ＋ｂ) / ２ 半宽度(ｂ－ａ) / ２

ｍＲꎬｃ Ｎ(μꎬσ２) １００ ０００.０００ｍｇ ０.０５０ｍｇ

δｍＲꎬｃ Ｎ(μꎬσ２) １.２３４ｍｇ ０.０２０ｍｇ

ρａ Ｒ(ａꎬｂ) １.２０ｋｇ / ｍ３ ０.１０ ｋｇ / ｍ３

ρＷ Ｒ(ａꎬｂ) ８×１０３ ｋｇ / ｍ３ １×１０３ ｋｇ / ｍ３

ρＲ Ｒ(ａꎬｂ) ８.００×１０３ ｋｇ / ｍ３ ０.０５×１０３ ｋｇ / ｍ３

　 　 由 ＧＵＭ 法可知ꎬｕ( dｍ) ＝ ０.０８ ＝ ８ ´１０－２ꎬｕ( d

ｍ)取一位有效数字ꎬ即 ｎｄｉｇ ＝ １ꎬ因此 ｃ＝ ８ꎬｌ ＝ －２ꎬδ ＝
１ / ２ ´１０－２ ＝ ０.００５ꎮ

应用自适应 ＭＣＭ 的 ＭＡＴＬＡＢ 程序如下:
ｉ ＝ １ꎻ
ｅ＝ ０.００１ꎻ
Ｍｅ＝ １ꎻ
Ｓｅ＝ １ꎻ
ＹＬｅ＝ １ꎻ
ＹＨｅ＝ １ꎻ
Ｍａ＝ ０ꎻ
Ｓａ＝ ０ꎻ
ＹＬ＝ ０ꎻ
ＹＨ＝ ０ꎻ
ｗ＝ ０ꎻ
ｗｈｉｌｅ(２∗Ｍｅ>ｅ ｜２∗Ｓｅ>ｅ ｜２∗ＹＬｅ>ｅ ｜２∗ＹＨｅ>ｅ)
Ｍ＝ １００００ꎻ
Ａ＝ １０００００＋０.０５∗ｒａｎｄｎ(１ꎬＭ)ꎻ
Ｂ＝ １.２３４＋０.０２∗ｒａｎｄｎ(１ꎬＭ)ꎻ
Ｃ＝ １.１＋０.２∗ｒａｎｄ(１ꎬＭ)ꎻ
Ｄ＝ ７０００＋２０００∗ｒａｎｄ(１ꎬＭ)ꎻ
Ｅ＝ ７９５０＋１００∗ｒａｎｄ(１ꎬＭ)ꎻ

Ｙ＝(Ａ＋Ｂ).∗[１＋(Ｃ－１.２).∗(Ｅ－Ｄ). / (Ｄ.∗
Ｅ)]－１０００００ꎻ

ｉｆ ｉ ~ ＝ １
　 　 ｗ ＝ｈｏｒｚｃａｔ(ｗꎬＹ)ꎻ
ｅｌｓｅ
　 　 ｗ ＝Ｙꎻ
ｅｎｄ
Ｍａ(ｉ)＝ ｍｅａｎ(Ｙ)ꎻ
Ｓａ(ｉ)＝ ｓｔｄ(Ｙ)ꎻ
ＹＬ(ｉ)＝ ｐｒｃｔｉｌｅ(Ｙꎬ２.５)ꎻ
ＹＨ(ｉ)＝ ｐｒｃｔｉｌｅ(Ｙꎬ９７.５)ꎻ
ｉｆ ｉ ~ ＝ １
　 　 Ｍｅ＝ ｓｔｄ(Ｍａ) / ｓｑｒｔ(ｉ)ꎻ
　 　 Ｓｅ ＝ ｓｔｄ(Ｓａ) / ｓｑｒｔ( ｉ)ꎻ
　 　 ＹＬｅ＝ ｓｔｄ(ＹＬ) / ｓｑｒｔ(ｉ)ꎻ
　 　 ＹＨｅ＝ ｓｔｄ(ＹＨ) / ｓｑｒｔ(ｉ)ꎻ
ｅｎｄ
ｉ ＝ ｉ＋１ꎻ
ｅｎｄ
[ｍｅａｎ(ｗ)ꎬｓｔｄ(ｗ)ꎬｐｒｃｔｉｌｅ(ｗꎬ２.５)ꎬｐｒｃｔｉｌｅ(ｗꎬ

９７.５)]

表 ２　 质量校准模型的计算结果

方法 dｍ / ｍｇ ｕ(dｍ) / ｍｇ ９５％最短包含区间 ｄｌｏｗ / ｍｇ ｄｈｉｇｈ / ｍｇ
验证结果

(δ＝ ０.００５)

Ｇ１ １.２３４ ０ ０.０５３ ９ [１.１２８ ５ꎬ１.３３９ ５] ０.０４３ ０ ０.０４２ ８ Ｎｏ

Ｇ２ １.２３４ ０ ０.０７５ ０ [１.０８７ ０ꎬ１.３８１ ０] ０.００１ ５ ０.００１ ３ Ｙｅｓ

ＭＣＭ １.２３４ ０ ０.０７５ ２ [１.０８５ ５ꎬ１.３８２ ３]
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　 　 表 ２ 中ꎬＧ１表示含一阶项的 ＧＵＭ 法ꎬＧ２表示含

高阶项的 ＧＵＭ 法ꎬＭＣＭ 表示自适应蒙特卡罗法ꎮ
需注意的是ꎬＭＣＭ 是以随机采样为基础的计算ꎬ其
本质也是随机的ꎬ所以 ＭＣＭ 的每次计算结果可能

会有细微差别ꎮ 可以看出ꎬ如果仅考虑一阶项ꎬ则
ＧＵＭ 法测量不确定度评定未通过验证ꎻ如果考虑了

高阶项ꎬ则 ＧＵＭ 法有效ꎮ 因此ꎬ对于非线性模型ꎬ
仅考虑一阶项是不够的ꎮ

３　 验证方法二:包含频率 Ｃ / Ｍ 与包
含概率 ｐ 的比较

３.１　 验证方法[５]

用 ＭＣＭ 验证 ＧＵＭ 法测量不确定度评定是否

有效时ꎬ还可以通过观察包含频率 Ｃ / Ｍ 是否接近包

含概率 ｐ 的方法来确定ꎬ如果 Ｃ / Ｍ 接近 ｐꎬ则证明

ＧＵＭ 法有效ꎮ 具体方法是:设 ｘｉ的期望为m ｉꎬ[ ｙＬꎬ
ｙＨ] ＝ [ ｆ( ｘ１ꎬ ｘ２ꎬ􀆺ꎬ ｘＮ) －ｋｕｃꎬ ｆ( ｘ１ꎬ ｘ２ꎬ􀆺ꎬ ｘＮ) ＋
ｋｕｃ]ꎬ作 Ｍ 次试行ꎬ获得[ｙＬꎬｙＨ]包含 ｆ(m１ꎬm２ꎬ􀆺ꎬm

Ｎ)的次数 Ｃꎬ观察包含频率 Ｃ / Ｍ 是否接近包含概率

ｐꎮ
３.２　 验证实例———质量校准

同样以质量校准为例ꎬ对含高阶项的 ＧＵＭ 法

进行验证ꎬ取 Ｍ＝ １０５ꎬＭＡＴＬＡＢ 程序如下:
Ｍ＝ １０００００ꎻ
ｆｏｒ ｉ ＝ １:Ｍ
Ａ＝ １０００００＋０.０５∗ｒａｎｄｎ(１ꎬ１)ꎻ
Ｂ＝ １.２３４＋０.０２∗ｒａｎｄｎ(１ꎬ１)ꎻ
Ｃ＝ １.１＋０.２∗ｒａｎｄ(１ꎬ１)ꎻ
Ｄ＝ ７０００＋２０００∗ｒａｎｄ(１ꎬ１)ꎻ
Ｅ＝ ７９５０＋１００∗ｒａｎｄ(１ꎬ１)ꎻ
Ｙ＝(Ａ＋Ｂ).∗[１＋(Ｃ－１.２).∗(Ｅ－Ｄ). / (Ｄ.∗

Ｅ)]－１０００００ꎻ
　 ＹＬ＝Ｙ－０.０７５∗１.９６ꎻ
　 ＹＨ＝Ｙ＋０.０７５∗１.９６ꎻ
　 Ｆ(ｉ)＝ ａｎｄ((ＹＬ<＝ １.２３４)ꎬ(ＹＨ>＝ １.２３４))ꎻ
ｅｎｄ
Ｇ＝ｓｕｍ(Ｆ) / Ｍ
计算结果ꎬＣ / Ｍ 为 ０. ９４６ꎬ接近包含概率 ｐ ＝

０.９５ꎬ验证了含高阶项的 ＧＵＭ 法的正确性ꎮ
同样对含一阶项的 ＧＵＭ 法进行验证ꎬ计算结

果 Ｃ / Ｍ 为 ０.８４０ꎬ偏离于包含概率 ｐ ＝ ０.９５ꎬ证明仅

考虑一阶项的 ＧＵＭ 未能通过验证ꎮ

４　 结束语

ＭＣＭ 是 ＧＵＭ 法的补充ꎬ可与 ＧＵＭ 法一起使

用ꎮ 当 ＧＵＭ 法可能无效时ꎬＭＣＭ 通常能给出有效

的结果ꎻ同时ꎬＭＣＭ 也可为此类情况下 ＧＵＭ 法测量

不确定度评定的有效性提供了一种验证手段ꎮ
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