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高速柔性转子系统非线性振动响应特征分析

洪杰１，２，于欢１，肖森１，马艳红１，２，

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

摘 要：针对高速柔性转子多支点支承的结构特点及转子动力特性设计的需要，分

析松动支承对转子动力特性的影响，仿真研究得到多支点支承高速柔性转子系统的非线性振

动响应特征。研究结果表明：工作在多阶临界转速以上的转子系统，存在松动支承时，工作中

的柔性转子可能存在周期、拟周期、混沌运动。进而研究了松动支承位置、不平衡量、松动间隙

等参数对多支点支承柔性转子振动响应的影响，分析结果为多支点支承高速柔性转子系统的

动力学设计提供了理论方法。

关 键 词：高速柔性转子；松动支承；非线性振动；动力响应；动力学设计

中图分类号：Ｖ２３１．９６
文献标识码：Ａ 文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０６５３０９

航空发动机中，高速柔性转子为工作转速在

弯曲振型临界转速之上的转子系统，该类转子系

统往往采用多支点支承的方案，但受制造及装配

工艺的限制，往往存在支承不同心问题。与地面

设备相比，航空燃气涡轮发动机转子具有工作转

速高、工作过程中除传递较大扭矩外还传递轴向

力的特点，因此，多支点支承高速柔性转子系统在

支承不同心激励下轴内部会产生交变应力，极易

造成转子产生疲劳破坏。

因此，为减小支承不同心的影响，多支点支承

的高速柔性转子可采取松动支承设计，即在支承

结构中设计合理的间隙。但是，对于支承带有间

隙的转子结构系统，转子振幅变化时，支承的约束

作用会产生突变，使得转子系统支承刚度具有阶

跃的非连续特征。而航空发动机主轴承工作环境

极其恶劣，因此，松动支承引起的支承刚度非连续

特征可能会使转子系统产生复杂的非线性响应，

影响航空发动机转子系统的动力特性稳定。尤其

对于高速柔性转子，由于该类转子系统质量、刚度

分布极为不均，弯曲临界转速低，工作在超临界状

态下，使得松动支承对高速柔性转子动力特性的

不利影响更加突出
［１］
。而当转子支承系统的结

构参数如松动支承的位置、松动间隙、不平衡量等

设计合理时，转子系统非线性振动响应会受到抑

制，所以多支点支承高速柔性转子采用松动支承

设计时保持良好的动力特性，需对其非线性振动

响应特征进行研究。

Ｗａｎｇ［２］及 Ｈｕｓｓｉｅｎ［３］等采用龙格库塔法对非
线性油膜力及非线性支承共同作用下的 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ
转子的振动响应特征及其稳定性进行数值求解，

将仿真结果和线性转子系统振动响应对比发现，

支承刚度改变时，在一定转速范围内转子可产生

拟周期运动；Ｇｏｌｄｍａｎ和 Ｍｕｓｚｙｎｓｋａ［４６］考虑了支
承结构的刚度、阻尼及切向摩擦，其研究结果表明

松动支承激励下转子存在同步及次同步振动成

分，同时存在高次谐波振动成分，一定工作状态下

混沌运动可能产生；Ｋａｒｐｅｎｋｏ等［７８］
仅考虑了支

承间隙及非连续支承刚度的影响，建立的多点法

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20171018.1138.001.html
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数值求解结果表明，当转子与带有间隙的支承之

间产生频繁碰撞时，可产生混沌运动；Ｋｉｍ、Ｎｏ
ａｈ［９］和 Ｅｈｒｉｃｈ［１０１１］综合考虑了挤压油膜和支承间
隙对转子振动响应的影响，分别通过数值仿真和

实验证明了松动支承的间隙是导致带有支承松动

的转子系统产生复杂的非线性振动响应特征的原

因；Ｋｉｍ和 Ｎｏａｈ［１２］采用谐波平衡法研究了带有间
隙支承的转子结构系统的分岔特性及其稳定性，

发现转子系统可通过 Ｈｏｐｔ分岔产生拟周期运动；
Ｗｉｅｒｃｉｇｒｏｃｈ等［１３１４］

利用 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子研究了支承
松动转子系统通往混沌的途径，发现间隙支承的

转子结构系统可通过切分岔、倍周期分叉的途径

通往混沌。

综上，目前针对松动支承激励下转子结构系

统非线性振动响应特征的研究，计算模型多采用

简单的 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子，且没有综合考虑非连续支承
刚度、切向摩擦及挤压油膜的影响，因而不能直接

用于指导多支点支承高速柔性转子的松动支承设

计。本文参考上述工作，基于松动支承的力学特

征，研究得到非连续支承刚度产生机理，分析松动

支承对柔性转子系统动力特性的影响，进而综合

考虑阶跃的非连续支承刚度及油膜力的影响，建

立带有松动支承的多支点支承高速柔性转子系统

动力学模型，仿真研究得到了转子的非线性振动

响应特征。进而根据支承结构参数对多支点支承

高速柔性转子系统动力学特性的影响，对支承位

置和支承刚度进行优化，以减弱非连续支承刚度

对转子动力特性的影响，进而根据转子振动响应

幅值随转速的变化设计松动间隙，使工作转速区

域远离混沌响应区域，并具有一定的安全裕度，保

证高速柔性转子采用松动支承设计时具有稳健的

动力特性，从而为多支点支承高速柔性转子系统

动力特性设计提供理论方法。

１ 松动支承激励的力学特征及动力

学模型

１．１　松动支承激励的力学特征
如图１所示（图中 ｏｓｉ为各支点位置处转子轴

线位置），工程中典型的松动支承设计是通过调

整挤压油膜阻尼器（ＳｑｕｅｅｚｅＦｉｌｍＤａｍｐｅｒ，ＳＦＤ）的
间隙，加大转子与支承之间的间隙，从而消除装配

时支承不同心对转子的附加约束
［１］
。

图２（ａ）为带有挤压油膜阻尼器的支承结构
物理模型。转子运动过程中，支承刚度主要由油

膜压力产生的油膜刚度及刚性支承的支承刚

图 １　采用松动支承设计的多支点支承柔性转子模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌ

ｗｉｔｈｂｅａｒｉｎｇｌｏｏｓｅｎｅｓｓｄｅｓｉｇｎ

图 ２　加大油膜间隙的挤压油膜阻尼器转子模型

Ｆｉｇ．２ ＭｏｄｅｌｏｆＳＦＤｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｉｎｃｒｅａｓｅｄ

ｏｉｌｆｉｌｍｃｌｅａｒａｎｃｅ

度 Ｋｓ串联而成，由于油膜压力不同，因而在不同
位置处挤压油膜力在径向方向 ｒ和切向方向 ｔ分
量有所差异，因而当转子振动位移与水平方向的

夹角 φ不同时，在水平和垂直方向分量也会随之
改变。对于油膜间隙较大的挤压油膜阻尼器，转

子作微幅振动油膜不受挤压时，支承不起约束作

用。转子振幅增加，转子与油膜环内表面产生挤

压油膜作用时，会产生油膜力，为转子提供油膜刚

度，此时支承本身刚度与油膜刚度为串联关系，油

膜刚度起主要支承作用，在油膜受挤压的扩张区

内，靠近间隙小的一端阻力大，故而油压升高大，

靠近间隙大的一端阻力小，油压升高小，从而会形

成如图２（ａ）所示的油压分布。同时，由于油膜力
除受振幅影响外，运动速度及进动角度也会改变

油膜力大小，从而在振幅一定时，根据转子运动轨

４５６
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迹的随机性，油膜力具有区间分布特征，如

图２（ｂ）阴影所示。转子振幅继续增加与油膜环
产生碰撞时，油膜会破裂，油膜刚度消失，此时支

承本身刚度起主要支承作用。据此绘制支承支反

力随振幅变化曲线，如图２（ｂ）所示，可以看出，松
动支承可使转子支承刚度产生突变，从而支反力

随振幅变化在油膜破裂点处导数不连续，具有非

连续的力学特征，同时当转子与带间隙的支承之

间产生频繁碰撞时，转子运动轨迹的随机性导致

支承刚度具有区间分布特征，使转子系统具有非

确定性特征。

支承刚度改变时，转子系统固有频率会随之

改变，进而转子系统共振点会产生突变，使转子系

统振动响应较为复杂。当转子动力特性对支承刚

度敏感度较高时，支承松动可能会使转子产生混

沌
［１］
。所以，高速柔性转子系统采用松动支承设

计时，应对其支承方案及相应支承参数进行优化

设计，以降低转子动力特性对支承刚度非连续变

化的敏感度，使工作转速区域远离混沌响应区域

并具有一定裕度，以保证转子动力特性稳定。

１．２　松动支承激励下多支点支承高速柔性转子
系统的动力学模型

　　根据高速柔性转子多支点支承的特点以及松
动支承的力学特征，建立如图 ３所示多支点支承
高速柔性转子系统力学模型。Ｏ１、Ｏ２为轮盘的几
何中心，Ｏ１ｅ、Ｏ２ｅ为轮盘的质心，ｅ１、ｅ２为质心到形
心距离，轮盘质量分别为 ｍ１、ｍ２，轮盘处阻尼分别
为 Ｃｄ１、Ｃｄ２。Ｋｓｉ和 Ｃｓｉ分别为各支点的支承刚度和
阻尼，ｃ２、ｃ３为油膜间隙，ｃ′２、ｃ′３为松动间隙。

图 ３　多支点支承高速柔性转子系统力学模型

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｅｄ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

忽略陀螺力矩和扭转振动的影响，转子系统

横向振动的运动微分方程为

ｍｓ１̈ｘｓ１＋Ｃｓ１ｘｓ１＋ｋ１（ｘｓ１－ｘｄ１）＋Ｋｓ１ｘｓ１＝０

ｍｓ１̈ｙｓ１＋Ｃｓ１ｙｓ１＋ｋ１（ｙｓ１－ｙｄ１）＋Ｋｓ１ｙｓ１＝
{ ０

（１ａ）

ｍ１̈ｘｄ１＋Ｃｄ１ｘｄ１＋ｋ１（２ｘｄ１－ｘｓ１－ｘｓ２）＝

　　ｍ１ｅ１ω
２ｃｏｓ（ωｔ）

ｍ１̈ｙｄ１＋Ｃｄ１ｙｄ１＋ｋ１（２ｙｄ１－ｙｓ１－ｙｓ２）＝

　　ｍ１ｅ１ω
２ｓｉｎ（ωｔ













）

（１ｂ）

ｍｓ２̈ｘｓ２＋Ｃｓ２ｘｓ２＋ｋ１（ｘｓ２－ｘｄ１）＋

　　ｋ２（ｘｓ２－ｘｓ３）＝Ｆｓ２ｘ
ｍｓ２̈ｙｓ２＋Ｃｓ２ｙｓ２＋ｋ１（ｙｓ２－ｙｄ１）＋

　　ｋ２（ｙｓ２－ｙｓ３）＝Ｆｓ２













ｙ

（１ｃ）

ｍｓ３̈ｘｓ３＋Ｃｓ３ｘｓ３＋ｋ２（ｘｓ３－ｘｓ２）＋

　　ｋ１（ｘｓ３－ｘｄ２）＝Ｆｓ３ｘ
ｍｓ３̈ｙｓ３＋Ｃｓ３ｙｓ３＋ｋ２（ｙｓ３－ｙｓ２）＋

　　ｋ１（ｙｓ３－ｙｄ２）＝Ｆｓ３













ｙ

（１ｄ）

ｍ２̈ｘｄ２＋Ｃｄ２ｘｄ２＋ｋ１（２ｘｄ２－ｘｓ３－ｘｓ４）＝

　　ｍ２ｅ２ω
２ｃｏｓ（ωｔ）

ｍ２̈ｙｄ２＋Ｃｄ２ｙｄ２＋ｋ１（２ｙｄ２－ｙｓ３－ｙｓ４）＝

　　ｍ２ｅ２ω
２ｓｉｎ（ωｔ













）

（１ｅ）

ｍｓ４̈ｘｓ４＋Ｃｓ４ｘｓ４＋ｋ１（ｘｓ４－ｘｄ２）＋Ｋｓ４ｘｓ４＝０

ｍｓ４̈ｙｓ４＋Ｃｓ４ｙｓ４＋ｋ１（ｙｓ２－ｙｄ２）＋Ｋｓ４ｙｓ４＝
{ ０

（１ｆ）

式中：ω为转子同步进动角速度；ｍｓｉ为支承质量；
ｋｉ为转子在轮盘 ｉ处的刚度；ｘｓｉ、ｙｓｉ为支承位置处
转子振动位移分量；ｘｄｉ、ｙｄｉ为轮盘振动位移分量；
Ｆｓｉｘ、Ｆｓｉｙ为松动支承支反力；２、３号支点采用支承
松动设计，支承刚度为 Ｋｓ２、Ｋｓ３。支承的支反力随
转子振幅变化具有非连续特征，其表达式为

Ｆｓｉｘ ＝

０　　　　　　　　　 ｒｓｉ≤ ｃ′ｉ
ｆｘｉ ｃ′ｉ ＜ｒｓｉ ＜ｃｉ
－Ｋｓｉ（ｒｓｉ－ｃｉ）ｃｏｓφｉ＋μＫｓｉ（ｒｓｉ－ｃｉ）ｓｉｎφｉ
　　　　　　　　　 ｒｓｉ≥ ｃ










ｉ

（２）

Ｆｓｉｙ ＝

０　　　　　　　　　 ｒｓｉ≤ ｃ′ｉ
ｆｙｉ ｃ′ｉ ＜ｒｓｉ ＜ｃｉ
－Ｋｓｉ（ｒｓｉ－ｃｉ）ｃｏｓφｉ－μＫｓｉ（ｒｓｉ－ｃｉ）ｓｉｎφｉ

ｒｓｉ≥ ｃ










ｉ

（３）

式中：ｆｘｉ、ｆｙｉ为油膜力；ｒｓｉ＝ ｘ２ｓｉ＋ｙ
２
ｓ槡 ｉ为支点位置处

的横向振幅；μ为摩擦系数；φｉ为转子振动位移与
水平方向的夹角。

采用短轴承油膜理论，半油膜条件下油膜力

的表达式为

ｆｘ＝Ｆｒｃｏｓφ－Ｆｔｓｉｎφ

ｆｙ＝Ｆｒｓｉｎφ＋Ｆｔｃｏｓ
{ φ

（４）

式中：

ｃｏｓφ＝
ｘｓｉ
ｒｓｉ

ｓｉｎφ＝
ｙｓｉ
ｒｓｉ

Ｆｒ＝ｒｓｉＩ２＋ｒｓｉφＩ１
Ｆｔ＝ｒｓｉＩ１＋ｒｓｉφＩ















３

（５）

５５６
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其中：Ｉ１、Ｉ２、Ｉ３为 Ｓｏｍｍｅｒｆｅｌｄ系数
［１５１６］

。

２　松动支承激励下的转子系统动力
学特性分析

２．１　非线性振动响应特征
根据松动支承激励下多支点支承高速柔性转

子系统力学模型和动力学模型，参考涡轴发动机

动力涡轮转子结构，选取结构的各参数如表 １、
表２所示。

改变转子转速，仿真计算得到松动支承激励

下高速柔性转子系统振动响应，如图 ４～图 ７
所示。

从图４、图５可以看出，松动支承激励下的柔
性转子，其振动响应具有如下特征：

１）对于带有间隙的 ２号支点位置处的振动
响应，在 １０～１２００ｒａｄ／ｓ转速范围内，随转速增
加，其运动形式依次为周期—拟周期—混沌—拟

周期运动。

表 １　结构参数取值

Ｔａｂｌｅ１　Ｖａｌｕｅｓｏｆｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 数　值

ｍ１ｅ１／（ｇ·ｍｍ） １０

ｍ２ｅ２／（ｇ·ｍｍ） １０

ｃ′２／ｍｍ ７×１０－４

ｃ′４／ｍｍ ４×１０－４

ｃ２－ｃ′２／ｍｍ ２×１０－４

ｃ４－ｃ′４／ｍｍ ２×１０－４

ｋ１／（Ｎ·ｍ
－１） ２×１０５

ｋ２／（Ｎ·ｍ
－１） １×１０４

表 ２　挤压油膜阻尼器参数取值

Ｔａｂｌｅ２　ＶａｌｕｅｓｏｆＳＦＤｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 滑油黏度／（Ｐａ·ｓ） 轴向承载长度／ｍｍ 轴承半径／ｍｍ

数　值 １×１０－３ ９０ ４０

图 ４　振幅随转速变化的分岔图

Ｆｉｇ．４　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

图 ５　随转速变化的频域瀑布图

Ｆｉｇ．５　Ｗａｔｅｒｆａｌｌｃｕｒｖｅｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｃｈａｎｇｉｎｇ

ｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

　　如图 ４所示，当转速较低（ω＜１００ｒａｄ／ｓ）时，
由于转子振幅很小，松动支承几乎不起约束作用，

轮盘１和２号支点振幅相同，此时转子处于两支
点支承状态，为线性系统，频域响应仅为 １倍频，
转子做周期运动。

转子转速继续增加，向临界转速靠近，在不平

衡力作用下，转子振幅增加使转子与松动支承之

间的油膜受到挤压时，油膜的刚度和阻尼会抑制

转子的振动，此时轮盘 １和 ２号支点振幅出现差
异，在非线性油膜力作用下，频域响应为１倍频和
３倍频成分的叠加，转子产生拟周期运动。

转子转速继续增加，逐渐远离共振转速，不平

衡激振力加大，当振幅下降至与松动支承之间产

生频繁碰撞时，整个系统可看成２个系统的耦合：
①固有非线性系统，即无不平衡激振作用下的松
动支承转子系统；②不平衡激振力作用下的线性
振动系统。其中，不平衡激振力可代表 ２个系统
的耦合程度

［１６］
。当不平衡激振力很小时，线性系

统的振动很弱，对应非线性系统的作用也很弱。

系统的运动便可近似看成是 ２个独立运动的叠
加，即整个系统的运动是围绕平衡点之一的线性

振动。此时根据初始条件不同，系统会绕不同的

平衡点运动，从而在相平面上形成不同的流域。

由于不平衡激振很小，振动很弱，系统的振动才不

６５６
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　第 ４期 洪杰，等：高速柔性转子系统非线性振动响应特征分析

图 ６　２号支点位置转子的振动响应

Ｆｉｇ．６　ＶｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｏｔｏｒａｔｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆＳｕｐｐｏｒｔ２

会越出既定的流域而趋近于另一平衡点。

根据图４和图６（ｃ）的相图所示，当转速增加
至５８０ｒａｄ／ｓ左右时，受松动支承的影响，频域响
应为 １倍频、３倍频、５倍频及多种其他频率成分
的叠加，运动形式为混沌运动。这是由于不平衡

激振力增加，使得 ２个系统的相互影响增强到使
振动可以超过初始流域的界限，从而可从初始的

流域转到新的流域，将向其他平衡点靠近。同时，

系统振幅也可能增大到超过新流域的界限而趋近

于初始流域，此时系统会绕初始的平衡点运动。

而系统在自发随机性的影响下会从一个流域进入

另一个流域，系统在不同流域之间产生跳动而具

有随机的特点，从而产生混沌运动
［１７１８］

。

转速继续增加，不平衡激振力增大，使得线性

７５６
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图 ７　轮盘 １位置转子的振动响应

Ｆｉｇ．７　ＶｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｒｏｔｏｒａｔｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆＤｉｓｋ１

系统的振动处于主导地位，振幅继续下降，在非线

性油膜力作用下，转子运动状态为拟周期运动。

当不平衡激振力很大时，线性系统完全处于

支配地位，松动支承引起的非线性影响极弱。此

时，整个系统便按线性系统的运动方式运动，变为

周期运动
［１６１７］

。

２）图７为松动支承激励下轮盘的振动响应，
运动形式主要为拟周期和周期运动。２号支点位
置处存在混沌运动时，对应轮盘振动响应以转速

１倍频为主，同时包含其他频率成分，呈拟周期运
动；２号支点位置为拟周期和周期运动时，对应轮
盘振动响应仅为１倍频，呈周期运动。

２．２　参数影响规律

为了研究松动间隙、非连续支承刚度、不平衡

量大小及松动支承位置对转子响应的影响，以转

子系统的加速过程为例，分析不同参数下的松动

支承激励的转子系统响应分岔图。

２．２．１　松动支承位置影响

改变松动支承位置，将 ２号、４号支点处设计
松动间隙，其物理模型如图 ８所示。得到 ２号、
３号支点位置处及轮盘２位置处转子振幅随转速
变化的分岔图。根据图 ９，改变轮盘 ２位置处松
动支承的位置，对 ２号支点位置处转子的振动响
应影响较小，混沌响应区域稍有偏移。如图 １０
所示，松动支承位置改变对轮盘２及其支承位置处

图 ８　２号、４号支点采用松动支承设计的多支点

支承柔性转子系统

Ｆｉｇ．８　Ｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｂｅａｒｉｎｇ

ｃｌｅａｒａｎｃｅｄｅｓｉｇｎｅｄａｔＳｕｐｐｏｒｔ２ａｎｄＳｕｐｐｏｒｔ４

图 ９　松动支承位置不同时 ２号支点振幅

随转速变化的分岔图

Ｆｉｇ．９　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆ

Ｓｕｐｐｏｒｔ２ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｗｈｅｎ

ｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｂｅａｒｉｎｇｌｏｏｓｅｎｅｓｓｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
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振动响应影较大，４号支点采用松动支承设计时，
轮盘２在共振点处的峰值略有降低。根据图 １１
可知，随转速增加，不平衡激振力增加使得转子与

松动支承之间存在碰撞冲击时，松动支承位置处

响应幅值对转速变化较敏感，因而在 ２号、３号支
点位置设计松动间隙时，３号支点位置处转子响
应幅值对转速变化较敏感。同时由于３号支点靠
近转子质心，其振幅变化在非连续支承刚度影响下

对转速变化敏感时，不利于转子动力特性稳定，因

此，优先选择２号、４号支点采用松动支承设计。

图 １０ 松动支承位置不同时轮盘 ２振幅随

转速变化的分岔图

Ｆｉｇ．１０ ＢｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆＤｉｓｋ２

ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｗｈｅｎｌｏｃａｔｉｏｎｏｆ

ｂｅａｒｉｎｇｌｏｏｓｅｎｅｓｓｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

图 １１　松动支承位置不同时 ３号支点振幅

随转速变化的分岔图

Ｆｉｇ．１１　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆ

Ｓｕｐｐｏｒｔ３ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｗｈｅｎｌｏｃａｔｉｏｎ

ｏｆｂｅａｒｉｎｇｌｏｏｓｅｎｅｓｓｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

２．２．２　不平衡量影响
如表３所示，改变轮盘１、２的不平衡量，得到

轮盘１及２号支点位置处转子振幅随转速变化的
分岔图，如图 １２所示。可以看出，转子不平衡
量增加时，混沌响应的转速区域向高转速区偏移。

表 ３　轮盘不平衡量取值

Ｔａｂｌｅ３　Ｕｎｂａｌａｎｃｅｖａｌｕｅｏｆｄｉｓｋ

不平衡量 ｍ１ｅ１／（ｇ·ｍｍ） ｍ２ｅ２／（ｇ·ｍｍ）

小不平衡量 １０ １０

大不平衡量 ５０ ５０

图 １２　不平衡量不同时 ２号支点振幅

随转速变化的分岔图

Ｆｉｇ．１２　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆ

Ｓｕｐｐｏｒｔ２ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｗｈｅｎ

ｕｎｂａｌａｎｃｅｖａｌｕｅｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

这是由于当松动支承处的间隙保持不变时，只有

当振幅达到 ０．４×１０－３～０．９×１０－３ｍｍ时，２号
支点位置处转子才会与支承发生频繁碰撞，从而

产生混沌运动。由于转子不平衡量增加时，转子

振幅随转速变化会整体增加，因此与不平衡量小

的情况相比转子在更高的转速范围内，２号支点
位置处转子的振幅才会减小至 ０．４×１０－３ ～
０．９×１０－３ｍｍ，与支承产生频繁碰撞，从而产生
混沌运动，且由于该振幅范围对应转速范围较宽，

因此，对应混沌响应的转速范围较宽广。

２．２．３ 非连续支承刚度影响

如表４所示，为研究支承刚度非连续的影响，
改变松动支承位置处的支承刚度变化的区间范

围，得到２号支点位置处转子振幅随转速变化的
分岔图，如图 １３所示。可以看出，松动支承位置
处支承刚度变化范围增大时，混响应区域稍有

扩大。

表 ４　支承刚度变化区间

Ｔａｂｌｅ４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｒａｎｇｅｏｆｂｅａｒｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

支承刚度变化范围 Ｋｓ２／（Ｎ·ｍ
－１） Ｋｓ３／（Ｎ·ｍ

－１）

支承刚度变化范围小 ０～１×１０５ ０～１×１０５

支承刚度变化范围大 ０～１×１０７ ０～１×１０７

２．２．４　松动间隙影响
如表５所示，改变松动支承位置处的间隙，得

到２号支点位置处转子振幅随转速变化的分岔

９５６
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图，如图１４所示。可以看出，松动支承的间隙加
大时，松动支承位置处转子振幅需增加至可与支

承产生频繁碰撞才能引发混沌运动产生，所以产

生混沌运动的转速区域向共振区域靠近，且混沌

运动振幅随之增加。

图 １３　支承刚度不同时 ２号支点振幅随

转速变化的分岔图

Ｆｉｇ．１３　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅ

ｏｆＳｕｐｐｏｒｔ２ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄ

ｗｈｅｎｂｅａｒｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

表 ５　松动间隙参数取值

Ｔａｂｌｅ５　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆｂｅａｒｉｎｇｃｌｅａｒａｎｃｅ

松动间隙 ｃ′２／ｍｍ ｃ′４／ｍｍ ｃ２／ｍｍ ｃ４／ｍｍ

小松动间隙 １．４×１０－３ ８×１０－４ ２×１０－４ ２×１０－４

大松动间隙 ７×１０－３ ４×１０－３ ２×１０－３ ２×１０－３

图 １４　松动间隙不同时 ２号支点振幅随转速

变化的分岔图

Ｆｉｇ．１４　Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆ

Ｓｕｐｐｏｒｔ２ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｗｈｅｎ

ｂｅａｒｉｎｇｃｌｅａｒａｎｃｅｉｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

３　结　论

松动支承激励下多支点支承柔性转子的运动

状态具有非线性特征，其非线性振动形式主要为

拟周期和混沌运动：

１）在一定不平衡量下，转子与松动支承之间
产生频繁碰撞时，松动支承位置处转子的运动形

式为混沌运动。对应轮盘处运动形式为拟周期

运动。

２）非线性油膜力作用下，松动支承位置处转
子的运动形式为拟周期运动，对应轮盘处运动形

式为周期运动。
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ｒｏｔｏｒ／ｂｅａｒｉｎｇ／ｓｔａｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｌｏｏｓｅｎｅｓｓｏｒｒｕｂｓ［Ｊ］．Ｃｈａｏｓ，

Ｓｏｌｉｔｏｎｓ＆Ｆｒａｃｔａｌｓ，１９９５，５（９）：１６８２１７０４．

［７］ＫＡＲＰＥＮＫＯＥＶ，ＷＩＥＲＣＩＧＲＯＣＨＭ，ＰＡＶＬＯＶＳＫＡＩＡＥＥ，ｅｔ

ａｌ．ＰｉｅｃｅｗｉｓｅａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒａＪｅｆｆｃｏｔｔｒｏｔｏｒ

ｗｉｔｈａｓｎｕｂｂｅｒｒｉｎｇ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ

Ｓｃｉｅｎｃｅｓ，２００２，４４（３）：４７５４８８．

［８］ＫＡＲＰＥＮＫＯＥＶ，ＷＩＥＲＣＩＧＲＯＣＨＭ，ＣＡＲＴＭＥＬＬＭＰ．Ｒｅ

ｇｕｌａｒａｎｄｃｈａｏｔｉｃｄｙｎａｍｉｃｓｏｆａｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｌｙｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｏｔｏｒ

ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｃｈａｏｓ，Ｓｏｌｉｔｏｎｓ＆ Ｆｒａｃｔａｌｓ，２００２，１３（６）：１２３１

１２４２．

［９］ＫＩＭＹＢ，ＮＯＡＨ ＳＴ．Ｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙ

ａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒａｎｏｎｌｉｎｅａｒＪｅｆｆｃｏｔｔｒｏｔｏｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄ

Ｖｉｂｒａｔｉｏｎ，１９９６，１９０（２）：２３９２５３．

［１０］ＥＨＲＩＣＨＦＦ．Ｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｕｂｈａｒｍｏｎｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄ

ｒｏｔｏｒｓｉｎｂｅａｒｉｎｇｃｌｅａｒａｎｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＡｃｏｕｓ

ｔｉｃｓ，１９８８，１１０（１）：９１６．

［１１］ＥＨＲＩＣＨＦＦ．Ｓｕｂｈａｒｍｏｎｉｃｖｉｒｂｒａｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒｓｉｎｂｅａｒｉｎｇｃｌｅａ

ｒａｎｃｅ：ＡＳＭＥＰａｐｅｒＮｏ．６６ＭＤ１［Ｒ］．ＮｅｒＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，１９６６．

［１２］ＫＩＭＹＢ，ＮＯＡＨＳＴ．ＢｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒａｍｏｄｉｆｉｅｄＪｅｆｆ

ｃｏｔｔｒｏｔｏｒｗｉｔｈｂｅａｒｉｎｇｃｌｅａｒａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＤｙｎａｍｉｃｓ，
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　第 ４期 洪杰，等：高速柔性转子系统非线性振动响应特征分析

１９９０，１（３）：２２１２４１．

［１３］ＣＨ?ＶＥＺＪＰ，ＷＩＥＲＣＩＧＲＯＣＨＭ．Ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｅｒｉ

ｏｄｉｃｏｒｂｉｔｓｏｆａｎｏｎｓｍｏｏｔｈＪｅｆｆｃｏｔｔｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｃｏｍｍｕｎｉ

ｃａｔｉｏｎｓｉｎＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ＆ＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１３，１８

（９）：２５７１２５８０．

［１４］ ＷＩＥＲＣＩＧＲＯＣＨ Ｍ，ＤＥＫＲＡＫＥＲＢ．Ａｐｐｌｉｅｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙ

ｎａｍｉｃｓａｎｄｃｈａｏｓｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｉｅｓ

［Ｍ］．Ｓｉｎｇａｐｏｒｅ：ＷｏｒｌｄＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃ，２０００：１７７２００．

［１５］ＩＮＡＹＡＴＨＵＳＳＡＩＮＪＩ，ＫＡＮＫＩＨ，ＭＵＲＥＩＴＨＩＮＷ．Ｏｎｔｈｅ

ｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｓｏｆａｒｉｇｉｄｒｏｔｏｒｒｅｓｐｏｎｓｅｉｎｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｄａｍｐｅｒｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｌｕｉｄｓ＆Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２００３，１７（３）：４３３４５９．

［１６］ＩＮＡＹＡＴＨＵＳＳＡＩＮＪＩ，ＫＡＮＫＩＨ，ＭＵＲＥＩＴＨＩＮＷ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙ

ａｎｄｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｏｆａｒｉｇｉｄｒｏｔｏｒｉｎｃａｖｉｔａｔｅｄｓｑｕｅｅｚｅｆｉｌｍｄａｍ

ｐｅｒｓｗｉｔｈｏｕｔｃｅｎｔｅｒｉｎｇｓｐｒｉｎｇｓ［Ｊ］．ＴｒｉｂｏｌｏｇｙＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，

２００１，３４（１０）：６８９７０２．

［１７］刘秉正，彭建华．非线性动力学［Ｍ］．北京：高等教育出版

社，２００４：１３２１３５．

ＬＩＵＢＺ，ＰＮＥＧＪＨ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｈｉｇｈｅｒ

ＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２００４：１３２１３５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］赖志慧．基于 Ｄｕｆｆｉｎｇ振子混沌和随机共振特性的微弱信号

检测方法研究［Ｄ］．天津：天津大学，２０１４．

ＬＡＩＺＨ．Ｗｅａｋｓｉｇｎａｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｈａｏｔｉｃａｎｄｓｔｏ

ｃｈａｓｔｉｃｒｅｓｏｎａｎｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆＤｕｆｆｉｎｇｏｓｃｉｌｌａｔｏｒ［Ｄ］．Ｔｉａｎ

ｊｉｎ：ＴｉａｎｊｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　洪杰　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空发动

机转子动力学、航空发动机整机动力学、旋转机械振动控制、智

能结构与新型阻尼材料等。

马艳红　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空发

动机整机动力学、旋转机械振动控制、智能结构与新型阻尼材

料等。

Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ
ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

ＨＯＮＧＪｉｅ１，２，ＹＵＨｕａｎ１，ＸＩＡＯＳｅｎ１，ＭＡＹａｎｈｏｎｇ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｅａｔｕｒｅｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒａｎｄｗｉｔｈｔｈｅ
ｄｅｍａｎｄｏｆｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｄｅｓｉｇｎ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｂｅａｒｉｎｇｌｏｏｓｅｎｅｓｓｏｎｔｈｅｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．
Ｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｔｈｒｏｕｇｈ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｗｈｅｎｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｓｐｅｅｄｏｆｒｏｔｏｒｉｓａｂｏｖｅｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄ，ｔｈｅｐｅｒｉｏｄｉｃ，
ｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃａｎｄｃｈａｏｓｃａｎｅｘｉｓｔｗｈｅｎｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｗｏｒｋｉｎｇ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｌｏｃａｔｉｏｎｏｆ
ｂｅａｒｉｎｇｌｏｏｓｅｎｅｓｓ，ｖａｌｕｅｏｆｕｎｂａｌａｎｃｅａｎｄｂｅａｒｉｎｇｃｌｅａｒａｎｃｅｏｎｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｅｄｆｌｅｘｉ
ｂｌｅｒｏｔｏｒｗａｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｐｒｏｖｉｄｅｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｄｅｓｉｇｎｏｆｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｅｄ
ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒ；ｂｅａｒｉｎｇｌｏｏｓｅｎｅｓｓ；ｎｏｎｌｉｎｅａｒｖｉｂｒａｔｉｏｎ；ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅ；ｄｙｎａｍ
ｉｃｄｅｓｉｇｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０８０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７１０１８１１：３８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１８．１１３８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５７５０２２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｙａｎｈ２００２＠１６３．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０５０５；录用日期：２０１７０６３０；网络出版时间：２０１７０９１３１１：４６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１３．１１４６．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｂａｃｂ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：徐斌，田富刚．基于双模式驱动的飞行汽车起飞阶段动力匹配分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：６６２６６９．
ＸＵＢ，ＴＩＡＮＦＧ．Ｐｏｗｅｒｍａｔｃｈｉｎｇｏｆｆｌｙｉｎｇｃａｒｓｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅｂａｓｅｄｏｎｄｕａｌｍｏｄｅｄｒｉｖｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ
ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：６６２６６９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２７９

基于双模式驱动的飞行汽车起飞阶段

动力匹配分析

徐斌，田富刚

（北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对折叠翼飞行汽车起飞阶段的动力匹配问题，研究了基本的动力控制策
略，通过理论计算分析了起飞阶段双模式驱动特性，提出了最佳切换时刻的概念。对某型飞行

汽车传动系统进行了动力匹配计算，并以该飞行汽车参数为基础，在 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中建立了不同工
况下的行驶仿真模型，对起飞阶段行驶状态进行了仿真分析，给出了基于双模式驱动的动力匹

配方案以及最佳切换时刻的选取原则。计算结果表明，通过采取双模式驱动，起飞加速时间缩

短２２％，起飞滑跑距离缩短１３％。进一步对传动系统参数、整车设计参数以及发动机输出特
性进行了优化分析，分析计算结果给出了各参数变化对起飞动力性能的影响。
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　　飞行汽车的种类很多，固定翼飞行汽车因其较
好的飞行性能和航程等优势，近年来逐渐成为国内

外研究的重点
［１４］
。对于采用固定翼的飞行汽车，其

起飞过程时间很短，但作为地面行驶和飞行阶段之

间的过渡过程，是飞行汽车应用中的关键阶段。

由于飞行汽车在地面行驶状态和飞行状态的

驱动方式不同，因而飞行汽车动力系统的匹配和

对应的驱动策略就很重要，然而近年来国内外鲜

有针对性的成果。

本文针对某型飞行汽车，通过动力学分析和

仿真建模，针对起飞阶段进行了动力匹配计算，分

析了双模式驱动的优势，并在其基础上进行了传

动系统优化分析。

１　双模式驱动与最佳切换时刻的定义
１．１　双模式驱动

对于固定翼飞行汽车
［１４］
，起飞阶段的驱动

力可以类似于飞机，由螺旋桨提供。然而螺旋桨

的效率与进距比关系密切，在车速较低时螺旋桨

提供的驱动力有限
［１２，５］

。与之相对的，轮胎在这

一阶段能够持续提供稳定的驱动力；这部分如果

能够得到妥善利用，对于提高起飞阶段的加速性

能大有裨益。如果能够充分利用轮胎在低速时提

供的大驱动力，整个起飞阶段的加速性能都将得

到提高。

当车速逐渐提升，进距比也随之增大，螺旋桨

逐渐工作到高效率区；另一方面，升力的增长影响

附着条件，轮胎能提供的驱动力越来越小；高速下

螺旋桨由提供驱动力成为了必然选择。

综合考虑整个起飞阶段，当速度较低时由轮

胎提供驱动力，使得整车能够更快的加速；当轮胎

驱动力不足时改由螺旋桨驱动，直至达到起飞速

度，即双模式驱动，较之单纯的螺旋桨驱动，更能

充分利用发动机功率，起飞的加速时间和滑跑距
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离也都将得到优化。因而对于双模式驱动的研究

具有重要意义。

１．２　最佳切换时刻
采用双模式驱动的控制策略可以充分利用发

动机功率，２种驱动模式切换时刻的选择成为关
键。为了更好地分析这个问题，需要定义“最佳

切换时刻”的概念，即对于采用双模式驱动起飞

策略的飞行汽车，以在起飞加速过程中能够保持

正常的行驶状态为前提，起飞过程中必然存在一

个或几个时间点，在该时间点将发动机动力输出

由轮胎转换至螺旋桨，可以使起飞过程加速时间、

滑跑距离最短。将这一个或几个时间点定义为最

佳切换时刻。本文的理论计算和优化过程都将以

最佳切换时刻作为对象，后续将不再赘述。

２　动力学分析

２．１　双模式驱动行驶状态的分类
按照双模式驱动的思想，飞行汽车在运行过

程中大致可以分为３种状态：
１）地面运行。机翼不展开，此时的受力情况

与普通的汽车类似，发动机的扭矩通过轮胎转变

为驱动车辆前进的驱动力。

２）起飞阶段。轮胎驱动，机翼展开，与地面
运行状态的主要区别在于升力，主要出现在起飞

滑跑的前半段。

３）螺旋桨驱动。机翼展开，受力情况与普通
飞机类似，应用在起飞阶段及飞行阶段。

图１给出了飞行汽车运行过程中可能受到的
所有力

［６７］
。图中水平方向上：Ｆｔ和 Ｆｔ′，分别为轮

胎和螺旋桨提供的驱动力；飞行汽车为后驱，故轮

胎驱动力作用于后轮；Ｆｆ１和 Ｆｆ２分别为前后轮胎
受到的滚动阻力；Ｆｗ为整车受到的迎风阻力。Ｆｊ
为整车受到的加速阻力。竖直方向上：Ｇ为整车
受到的重力；Ｎ１、Ｎ２分别表示前轮、后轮受到的地
面支持力；ＦＬ为机翼提供的升力。

本文在分析时，为简便忽略了一些实际问题

的因素，对受力模型进行了如下简化：

１）认为前后轮载荷平均分配，忽略由于质
心不平分轴距带来的一系列影响，该影响包括但

图 １　飞行汽车起飞阶段受力示意图［６７］

Ｆｉｇ．１　Ｆｏｒｃｅｄｉａｇｒａｍｏｆｆｌｙｉｎｇｃａｒｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅ［６７］

不限于：后轮载荷所决定的附着力的限制、前后轮

滚动阻力的大小、起飞过程中整车姿态变化导致

的升阻力特性变化等。

２）不针对力矩做分析，将车速达到起飞车速
（升力、重力相平衡）作为分析的终点。

３）不考虑爬坡阻力 Ｆｉ的影响，认为在起飞过
程中沿着水平路面行驶。

２．２　飞行汽车动力学建模

本文参考一般车辆的受力分析特征
［６７］
，建

立的飞行汽车动力学模型为

　　 水平方向：
Ｆｔ＋Ｆ′ｔ＝Ｆｆ＋Ｆｗ ＋Ｆｊ （１ａ）
　　 竖直方向：
Ｎ＝Ｇ－ＦＬ （１ｂ）
　　将水平方向的各项计算过程展开，得
Ｔｔｑｉｇｉ０ηＴ
ｒ

＋ＣＴρａＤ
４ｎ２ ＝

　　 Ｇ－１
２
ＣｌＡｌρａｖ

２( )ａ ｆ＋１２ＣＤＡρａｖ２ａ＋δｍ
ｄｖａ
ｄｔ

（２）
式中：Ｔｔｑ为发动机输出的转矩；ｉｇ为各挡位传动
比；ｉ０为主减速器传动比；ηＴ为传动系统机械效
率；ｒ为车轮半径；ＣＴ、Ｃｌ和 ＣＤ分别为螺旋桨拉力
系数、机翼升力系数和迎风阻力系数；Ｄ为螺旋桨
直径；ｎ为螺旋桨转速；Ａｌ为机翼投影面积；ｆ为滚
动阻力系数，根据路面状况的不同会有很大区别；

Ａ为换算的迎风面积；ρａ为地面状况的空气密度，
考虑到飞行汽车飞行高度不超过 ２０００ｍ，在计算
过程中认为空气密度在整个运行范围内变化不

大；δ为旋转质量换算系数，由经验公式求得［７］
；ｍ

为整车质量；ｖａ为整车前进速度，在不考虑风速
的情况下，整车相对于空气的速度等于整车的前

进速度。

需要说明的是，３种形式模式下的受力情况
并不相同，实际计算中应用的受力模型如下：

１）地面运行。
Ｆｔ＝Ｆｆ＋Ｆｊ＋Ｆｗ{Ｎ＝Ｇ （３）

ＦＬ在这一阶段忽略。
２）起飞阶段。纯轮胎驱动。

Ｆｔ＝Ｆｆ＋Ｆｊ＋Ｆｗ
Ｎ＝Ｇ－Ｆ{

Ｌ

（４）

３）螺旋桨驱动。
Ｆ′ｔ＝Ｆｆ＋Ｆｊ＋Ｆｗ
Ｎ＝Ｇ－Ｆ{

Ｌ

（５）

３６６
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３　动力匹配计算

根据２．２节所建立的动力学模型，对该飞行
汽车进行动力匹配计算

［８１３］
。飞行汽车的基本参

数如表１所示。
表 １　飞行汽车基本参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｆｌｙｉｎｇｃａｒ

参　数 数　值

载荷 Ｗ／Ｎ ６５００

起飞速度／（ｋｍ·ｈ－１） １１０

升阻比 Ｋ １０

迎风面积 Ａ／ｍ２ ２

车轮半径 ｒ／ｍ ０．５２

螺旋桨传动比 ｉ ２．４３

螺旋桨直径 Ｄ／ｍ １．８

机翼投影面积 Ａｌ／ｍ
２ ９

３．１　发动机选型计算
对于飞行汽车来说，发动机的选型由平飞时

所需的功率作为重要参考。

飞行器巡航所需的推力为

ＦＴ＝
Ｐｈ
Ｖ
＝Ｗ
Ｋ

（６）

式中：ｈ为稳定飞行的高度；Ｖ为飞行速度。
提供这些推力所需的功率为

Ｐ＝ＷＶ
ｈＫ

（７）

将飞 行 汽 车 的 参 数 代 入 式 （７），得 Ｐ＝
５０．５６ｋＷ。

本文选用的发动机外特性如图２所示。

图 ２　发动机外特性曲线

Ｆｉｇ．２　Ｅｘｔｅｒｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｅｎｇｉｎｅ

３．２　传动比计算

３．２．１　主减速器传动比

主减速器传动比根据最高挡（直接挡）下的

最高车速进行计算，根据动力学模型：Ｆｔ＝Ｆｆ＋
Ｆｗ＋Ｆｊ，最高车速运行状态，加速阻力 Ｆｊ为０，则

Ｆｔ＝
ＴｔｑηＴ
ｒ
ｉ０

Ｆｗ＝
１
２
ＣＤＡｒｖ

２
ａ

ｖａ＝
ｎ
ｉ０
２πｒ

Ｆｆ














＝Ｗｆ

（８）

利用发动机相关数据：最大转矩为１２７Ｎ·ｍ，
最大转矩转速为 ５５００ｒ／ｍｉｎ，即可求得主减速器
传动比 ｉ０。
３．２．２　一挡传动比

一挡传动比根据最大爬坡度的要求，根据动

力学模型：Ｆｔ＝Ｆｆ＋Ｆｗ＋Ｆｊ＋Ｆｉ，爬坡过程认为保
持很低车速匀速前进，Ｆｗ、Ｆｆ均认为是０，则
Ｔｔｑｉ０ηＴ
ｒ
ｉ１＝Ｗｆｃｏｓθ＋Ｗｓｉｎθ （９）

式中：θ为爬坡坡度。
根据主减速器传动比及爬坡度要求，即可求

得一挡传动比 ｉ１。
３．２．３　中间挡传动比

对于中间挡，当一挡和最高挡确定后，通常按

照等比级数分配。同时，为避免各挡之间换挡困

难，相邻两挡之间的传动比一般不超过１．７～１．８。
根据以上原则，用于匹配选定发动机的传动

系统传动比为：ｉ０ ＝３．２；ｉ１ ＝２．４；ｉ２ ＝１．８；ｉ３ ＝
１．３４；ｉ４＝１。

４　双模式驱动行驶状态仿真

在节气门全开状态下，汽车原地起步连续换

挡加速时间为

Ｔ（ｘ）＝∫
ｖａｍｉｎ

０

δＷ
３．６ｇ（Ｆｔ－Ｆｆ－Ｆｗ）

ｄｖａ＋

　　∑
ｋ

ｎ＝１
∫
ｖａｍａｘ

ｖａｍｉｎ

δＷ
３．６ｇ（Ｆｔ－Ｆｆ－Ｆｗ）

ｄｖａ＋

　　∑
ｋ－１

ｎ＝
[

１
Δｔｍ ＋∫

ｖａｎ

ｖ′ａｎ

δＷ
３．６ｇ（Ｆｔ－Ｆｆ－Ｆｗ）

ｄｖ]ａ
（１０）

式中：第１项为车辆原地起步阶段，即车速从 ０增
加到最低稳定车速时所需的时间，第２项为从最低
稳定车速连续换挡加速到最高车速所需要的时间，

主要取决于换挡规律，第３项为换挡过程中所需要
的时间；ｇ为重力加速度，计算时取为９．８ｍ／ｓ２；Δｔｍ
为司机换挡所需的反应时间，根据经验取 ０．２～
０．５ｓ，本文在计算过程中取为０．５ｓ。

以上述加速时间计算公式为基础，根据理论

受力模型和参数选取，利用 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立了模拟

４６６
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行驶状态的仿真模型
［１４１６］

。

仿真模型有四大部分，分别对应计算轮胎驱

动力、螺旋桨驱动力、迎风阻力和滚动阻力，根据

受力计算前进的加速度，进而通过积分求得整车

的加速时间和滑跑距离。加速时间按照式（１０）
计算，仿真中计算连续换挡加速时间和换挡过程的

延迟时间。需要说明的是，由于原地加速时间受离

合器接合规律的影响，很难在仿真模型中体现，因

此在仿真模型中，忽略了这部分加速时间。对于最

低稳定车速的选取，参考同等整备质量的车辆。

５　双模式驱动控制及最佳切换时刻
分析

５．１　最佳切换时刻的选取
２．１节进行受力分析时提到，起飞阶段驱动

与地面运行最大的区别在于升力的影响，升力随车

速的提高而增大，受此影响轮胎与地面的附着力减

小，轮胎能提供的驱动力也逐渐变小。当车速增大

到某一值时，达到轮胎的打滑界限，如图３所示。
起飞滑跑开始阶段，螺旋桨的效率低，此时轮

胎驱动力远高于对应发动机转速下螺旋桨提供的

推力。随着发动机转速和车速的提升，螺旋桨提

供的推力逐渐增大，而轮胎驱动力由于传动比以

及升力的影响，呈现阶梯状减小的趋势。轮胎与

螺旋桨所能提供的驱动力，在二挡末相等。

综合以上２个因素，初步确定在发动机由二
挡切换到三挡时，脱开轮胎驱动，转为纯螺旋桨

驱动。

图 ３　起飞阶段轮胎驱动力与对应发动机

转速下螺旋桨驱动力

Ｆｉｇ．３　Ｗｈｅｅｌｄｒｉｖｉｎｇｆｏｒｃｅａｎｄｐｒｏｐｅｌｌｅｒｄｒｉｖｉｎｇ

ｆｏｒｃｅｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅｅｎｇｉｎｅｓｐｅｅｄｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅ

５．２　双模式驱动与纯螺旋桨驱动对比
在同样的工况下（初速度、目标速度、载荷

等），分别计算采取双模式驱动策略以及纯螺旋

桨驱动２种起飞方式的加速时间和起飞滑跑距
离，最终结果如图４所示。

加速时间及起飞滑跑距离计算结果如表 ２
所示。

从表２中可以看出，采用双模式的驱动策略，
可以有效提升起飞阶段的动力性能。

图 ４　起飞过程加速曲线

Ｆｉｇ．４　Ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｎｇｃｕｒｖｅｓｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅ

表 ２　双模式驱动与纯螺旋桨驱动结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｕａｌｍｏｄｅ

ｄｒｉｖｉｎｇａｎｄｐｕｒｅｐｒｏｐｅｌｌｅｒｄｒｉｖｉｎｇ

驱动方式 加速时间／ｓ 起飞滑跑距离／ｍ

纯螺旋桨驱动 １６．８７ ２７６

双模式驱动 １３．１５ ２４０

优化率／％ ２２．０５ １３．０４

５．３　双模式驱动下各参数对起飞性能的影响

５．３．１　传 动 比
对于飞行汽车来说，不同的传动比会导致２个

因素发生改变。以一挡传动比为例，较大的传动

比使得：①一挡期间轮胎的驱动力更大；②一挡换
二挡时的车速更低，使得飞行汽车在一挡加速持

续时间更短。对于缩短起飞滑跑距离来说，前者

有利，后者不利，因此从定性分析的角度很难判断

传动比的变化对结果产生的影响。

通过仿真计算，一挡、二挡传动比变化对起飞

性能的影响结果如图５所示。
从图５（ａ）可以看出，当二挡传动比不变时，

随着一挡传动比的增大，起飞滑跑距离呈现先递

减后递增的变化趋势，即对于不同的二挡传动比，

都有一个最佳的一挡传动比使得起飞滑跑距离最

短。而且可以看出，随着二挡传动比的增大，该最

佳一挡传动比值也逐渐增大。本文讨论的飞行汽

车，当二挡传动比从１．７０增大到１．８５时，最佳的
一挡传动比从２．６增大到２．７。

从图５（ｂ）可以看出，当一挡传动比不变时，
随着二挡传动比的增大，起飞滑跑距离呈现先递

减后递增的变化趋势，即对于不同的一挡传动比，

也存在一个最佳的二挡传动比使得起飞滑跑距离

最短。这与一挡传动比对起飞滑跑距离的影响规

５６６
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图 ５　传动比对起飞滑跑距离的影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏｏｎｔａｋｅｏｆｆ

ｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

律一致。

通过优化分析看出，一挡选择 ２．７、二挡选择
１．８０是飞行汽车传动比的更优选择。然而，由于
总体来说起飞滑跑时间比较短，传动比的优化对

于缩短起飞滑跑距离产生的作用很有限（仅有

０．５％），所以在进行传动比的选择时，应以概念
设计为核心，动力性要求可以适当弱化。

５．３．２　换挡转速
换挡转速的影响受发动机特性影响较大，对

于本文选用的发动机，其峰值转矩出现在 ４８００ｒ／
ｍｉｎ前后，更高的换挡转速可以充分利用发动机
的高转矩区；同时，轮胎提供的驱动力大于纯螺旋

桨驱动力，换挡转速越高，则轮胎驱动的持续时间

越长，相应的飞行汽车起飞滑跑距离越短。其影

响具体如图６所示。
如图 ６所示，增大换挡转速能缩短约 ５％的

加速时间和起飞滑跑距离，所以，在起飞阶段尽可

能延迟换挡有益于提升动力性能。同时也应该注

意到，转速越高意味着车速也会越快，有可能造成

轮胎打滑，所以换挡转速不能无限制的提高。

５．３．３　整车设计参数
整车质量对加速时间和起飞滑跑距离的影响

如图７所示。整车质量越重，所需加速时间越长，
起飞滑跑距离越长。

整车所受的阻力包括滚动阻力和迎风阻力，

其所占比重变化规律如图８所示。
随着车速的增大，迎风阻力逐渐成为主要因

素，对于飞行汽车来说，从设计上减小迎风阻力也

是提升动力性能的重要途径。

图 ６　换挡转速对加速时间和起飞滑跑距离的影响

Ｆｉｇ．６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｈｉｆｔｉｎｇｓｐｅｅｄｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

ａｎｄｔａｋｅｏｆｆｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

图 ７　整车质量对加速时间和起飞滑跑距离的影响

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｖｅｈｉｃｌｅｑｕａｌｉｔｙｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｔｉｍｅａｎｄｔａｋｅｏｆｆｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

６６６
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整车质量为８００ｋｇ时阻力系数变动对起飞性
能的影响如图 ９所示。阻力系数越大，起飞的加
速时间越长，滑跑距离越大。

图 ８　滚动阻力和迎风阻力与车速的关系

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｗｈｅｅｌａｎｄｗｉｎｄｗａｒｄ

ｒｅｓｉｓｔａｎｃｅａｎｄｖｅｈｉｃｌｅｓｐｅｅｄ

图 ９　阻力系数对加速时间和起飞滑跑距离的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ

ｔｉｍｅａｎｄｔａｋｅｏｆｆｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅ

５．４　发动机特性对起飞性能的影响
路上行驶与空中飞行，不单单是 ２种运行状

态，两者所处的环境条件、发动机工况、正常运行

状态所需要的适应性系数等参数也有很大区

别
［１７］
。一般来说，乘用车的发动机经常工作在中

低转速，而飞行器的发动机通常工作在高转速。

本文选用的发动机转矩峰值出现在 ４８００ｒ／ｍｉｎ，
高于一般的乘用车发动机。

选取适应性系数不同的发动机外特性曲线进

行对比，分析发动机适应性系数对加速性能产生

的影响。

用于计算的外特性曲线如图１０所示。
分别以图１０中 ４条特性曲线作为发动机外

特性，按照双模式驱动的控制策略作为起飞策略

进行计算，图１１、图１２分别为加速过程中加速时
间和起飞滑跑距离的对比。

由图 １１、图 １２可以看到，当适应性系数增
大时，起飞性能得到提升；适应性系数在２．２附近

图 １０　不同发动机转矩特性曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｎｇｉｎｅｔｏｒｑｕｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓ

图 １１　发动机适应性系数对切换时间和

总加速时间的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｎｇｉｎｅａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎ

ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｉｍｅａｎｄｔａｋｅｏｆｆａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅ

图 １２　发动机适应性系数对切换时刻行驶距离和

总起飞滑跑距离的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｎｇｉｎｅａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎ

ｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅａｔｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｉｍｅａｎｄ

ｒｕｎｎｉｎｇｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅ

时，起飞滑跑距离最短，加速到起飞速度所需的时

间也最少；在最高转矩和功率相差不大的情况下，

匹配程度不同的发动机在切换前的加速时间和起

飞滑跑距离甚至相差 １０％以上。分析原因，因为
在起飞阶段，特别是轮胎驱动阶段发动机的常用

工作转速在 ２０００～４０００ｒ／ｍｉｎ，过高或过低的峰
值转速，都会因为扭矩特性的峰值区不能得到很

好的利用而造成动力性能的恶化。当发动机的高

７６６
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转矩区向低速区域移动时，发动机的转矩能够更

好地被利用，故而加速性能得到了提升。综上，对

于发动机外特性的考虑，需要综合２种情况：①如
果侧重起飞机动性，则应该在满足飞行工况的前

提条件下，尽可能地使发动机的高转矩区向低转

速方向靠拢，提高适应性系数；②如果侧重飞行安
全性，则应该使发动机的高转矩区域向飞行额定

转速靠近，适应性系数适当减小，采取其他方式来

提升起飞性能。

６　结　论

１）本文采用双模式的驱动策略，相比纯螺旋
桨驱动，能有效提升起飞阶段的动力性能，缩短起

飞滑跑阶段的时间和距离。

２）最佳切换时刻出现在轮胎驱动力和螺旋
桨驱动力相等的位置；考虑到换挡产生的驱动力

变化，以换挡点作为切换点有利于改善行驶稳

定性。

３）在进行传动系统参数的选取时，应以起飞
阶段轮胎驱动工况作为对象进行匹配和优化设

计，尤其要注意的是，因为升力的影响，在进行挡

位和换挡策略的设计时，要以避免车轮打滑作为

边界条件。

４）对于飞行汽车，空气动力性能的影响较一
般汽车而言更加明显，迎风阻力在起飞阶段成为

主要阻力源。

５）与飞行汽车相匹配的发动机，适应性系数
应根据起飞阶段发动机常用工况进行选取；与车

用发动机不同，较大的适应性系数，不仅对提高起

飞动力性无益，还会使飞行阶段工作恶化。
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ａｎｄｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，４（１）：５８６４

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］林学东．汽车动力匹配技术［Ｍ］．北京：中国水利水电出版

社，２０１０．

ＬＩＮＸＤ．Ｖｅｈｉｃｌｅｐｏｗｅｒｍａｔｃｈｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＣｈｉｎａＷａｔｅｒａｎｄＰｏｗｅｒＰｒｅｓｓ，２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］杨连生．内燃机性能及其与传动装置的优化匹配［Ｍ］．北

京：学术期刊出版社，１９８８．

ＹＡＮＧＬＳ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅａｎｄｉｔｓ

ｏｐｔｉｍａｌｍａｔｃｈｉｎｇｗｉｔｈｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＡｃａｄｅｍｉｃＰｅ

ｒｉｏｄｉｃａｌＰｒｅｓｓ，１９８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］曲建清，宋辉．无人机总体与起飞性能匹配性设计优化

［Ｊ］．飞行力学，２０１３，３１（３）：２２５２２９．

ＱＵＪＱ，ＳＯＮＧＨ．ＤｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆＵＡＶｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

ａｎｄｔａｋｅｏｆｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１３，３１（３）：

２２５２２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＺＨＯＵＭ，ＺＨＡＯＬ，ＺＨＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｐｕｒｅｅｌｅｃｔｒｉｃｖｅｈｉｃｌｅｐｏｗ

ｅｒｔｒａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｍａｔｃｈｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｖｅｈｉｃｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｎｔｒｏｌ＆ Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１５，８（９）：

５３６２．

［１３］ＺＨＡＮＧＬ，ＨＡＯＧ，ＹＡＮＧＸ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃｖｅｈｉｃｌｅｐｏｗｅｒ

ｄｅｓｉｇｎａｎｄｔｈｅｍａｔｃｈｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｔｒａｎｓｍｉ

ｓｓｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＴｅｌｋｏｍｎｉｋａＩｎｄｏｎｅｓｉａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｉｃａｌ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１３，１１（１１）：６３５２６３５７．

［１４］吴大卫，李寒冰，李书，等．基于仿真模型的短距起飞性能优

化［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１４，４０（６）：７５６７６１．

ＷＵＤＷ，ＬＩＨＢ，ＬＩＳ，ｅｔａｌ．Ｓｈｏｒｔｔａｋｅｏｆｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｐｔｉｍｉ

ｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１４，４０（６）：７５６７６１（ｉｎ

Ｃｉｎｅｓｅ）．

［１５］ 张威，张景海，隗海林，等．汽车动力学仿真模型的发展

［Ｊ］．汽车技术，２００３（２）：１４．
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　第 ４期 徐斌，等：基于双模式驱动的飞行汽车起飞阶段动力匹配分析

ＺＨＡＮＧＷ，ＺＨＡＮＧＪＨ，ＨＵＡＩＨＬ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｖｅ

ｈｉｃｌｅｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＡｕｔｏｍｏｂｉｌｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００３（２）：１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］冯超．基于 Ｍａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ的电动汽车仿真模型设计与应

用［Ｄ］．北京：中国科学院大学，２０１３．

ＦＥＮＧＣ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｄｅｓｉｇｎａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｅｌｅｃｔｒｉｃｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎＭａｔｌａｂ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｕｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］张雪文，徐明亮，杨欣．汽油发动机的动力特性分析［Ｊ］．机

械制造与自动化，２０１２，４１（１）：４７４９．

ＺＨＡＮＧＸＷ，ＸＵＭ Ｌ，ＹＡＮＧＸ．Ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｇａｓｏｌｉｎｅｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．ＭａｃｈｉｎｅＢｕｉｌｄｉｎｇＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１２，４１

（１）：４７４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　徐斌　男，硕士，教授。主要研究方向：发动机涡轮增压及控制

技术。

田富刚　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行汽车概念设计

及动力匹配。

Ｐｏｗｅｒｍａｔｃｈｉｎｇｏｆｆｌｙｉｎｇｃａｒｓｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅ
ｂａｓｅｄｏｎｄｕａｌｍｏｄｅｄｒｉｖｉｎｇ

ＸＵＢｉｎ，ＴＩＡＮＦｕｇａｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｏｌｖｅｐｏｗｅｒｍａｔｃｈｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅｏｆｆｏｌｄｉｎｇｗｉｎｇｆｌｙｉｎｇｃａｒ，ｔｈｅｂａｓｉｃ
ｄｙｎａｍｉｃｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｗａｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｄｕａｌｍｏｄｅｄｒｉｖｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ
ｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｃｅｐｔｏｆｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｉｍｅｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｃ
ｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｏｗｅｒｍａｔｃｈｉｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｎｃｅｐｔｃａｒ，ｔｈｅｄｒｉｖｉｎｇｓｔａｔｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ
ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｗｅｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｉｎＳｉｍｕｌｉｎｋ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｄｒｉｖｉｎｇｓｔａｔｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏ
ｄｅｌｓ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｅｓｏｎｄｒｉｖｉｎｇｓｔａｔｅｄｕｒｉｎｇｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅｗｅｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄ，ａｎｄｔｈｅｄｕａｌｍｏｄｅｄｒｉｖｅｒ
ｓｅｌｅｃｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｏｐｔｉｍｕｍｍａｔｃｈｉｎｇｓｃｈｅｍｅｏｆｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｉｍｅｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔｔｈｅｔａｋｅｏｆｆａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ２２％ ａｎｄｔｈｅｔａｋｅｏｆｆｄｉｓｔａｎｃｅｉｓｓｈｏｒｔｅｎｅｄｂｙ１３％ ｂａｓｅｄｏｎ
ｄｕａｌｍｏｄｅｄｒｉｖｉｎｇ．Ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｅｓｏｎｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎａｎｄｖｅｈｉｃｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｕｔｐｕｔ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｗｅｒｅｆｕｒｔｈｅｒｃｏｎｄｕｃｔｅｄ，ｆｒｏｍｗｈｉｃｈｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｐｏｗｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｕｒｉｎｇ
ｔａｋｅｏｆｆｓｔａｇｅｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｙｉｎｇｃａｒ；ｄｕａｌｍｏｄｅｄｒｉｖｉｎｇ；ｏｐｔｉｍａｌｓｗｉｔｃｈｉｎｇｔｉｍｅ；Ｓｉｍｕｌｉｎｋｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｐａｒａｍｅｔｅｒａｎａｌ
ｙｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９１３１１：４６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１３．１１４６．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｂａｃｂ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

９６６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０１８年 ４月
第４４卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０５０５；录用日期：２０１７０７１３；网络出版时间：２０１７０９１５１７：０９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１５．１７０９．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｇａｏｓｈｕａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：张春熹，李先慕，高爽．基于稀疏傅里叶变换的快速捕获方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：６７０６７６．
ＺＨＡＮＧＣＸ，ＬＩＸＭ，ＧＡＯＳ．ＦａｓｔａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｂａｓｅｄｏｎｓｐａｒｓｅＦｏｕｒｉｅｒｔｒａｎｓｆｏｒｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：６７０６７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２８０

基于稀疏傅里叶变换的快速捕获方法

张春熹，李先慕，高爽

（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：卫星信号捕获是接收机内基带信号处理的关键步骤，捕获的速度严重影响
接收机首次定位的时间（ＴＴＦＦ）。在基于快速傅里叶变换（ＦＦＴ）的并行码相位捕获（ＰＣＰＳ）方
法基础上，将具有亚线性运算量的稀疏傅里叶变换（ＳＦＴ）引入捕获过程中，提出了基于 ＳＦＴ的
快速捕获方法，通过优化捕获过程中相关运算的效率，提高捕获速度。仿真结果表明，与传统

的基于 ＦＦＴ的捕获方法相比，基于 ＳＦＴ的快速捕获方法运算效率提高到原来的 ２倍，更好地
满足了卫星信号对快速捕获的要求。

关　键　词：卫星信号；快速捕获；稀疏傅里叶变换（ＳＦＴ）；混叠；降采样
中图分类号：ＴＮ９２７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０６７００７

　　卫星信号捕获是卫星接收机内基带信号处理
的第一步，其目的是完成可见卫星的确认并估算

出接收信号码相位和载波频率的粗略值，为跟踪

通道提供参数的初始化值。常用的捕获方法有基

于时域的串行搜索、基于频域的并行频率搜索和

基于频域的并行码相位搜索
［１２］
。基于时域的串

行搜索方法硬件实现复杂度低，但是其所需运算

量大、花费时间长；基于频域的并行频率搜索在载

波频率方向上进行并行搜索，而在码相位方向上

进行串行搜索，捕获的运算量在载波频率方向减

小，缩短了捕获时间；基于频域的并行码相位搜索

是目前软件接收机平台中常用的捕获方法，通过

快速傅里叶变换（ＦａｓｔＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＦＦＴ）实
现在码相位方向上的并行搜索，大幅度提高了卫

星信号捕获的速度。

在基于频域的并行搜索方法中，ＦＦＴ运算是
实现卫星信号快速捕获的核心

［３４］
，为了改善卫

星信号捕获性能，产生了基 ４ＦＦＴ和分裂基 ＦＦＴ
算法

［５７］
，通过优化 ＦＦＴ相关运算的效率，提高了

捕获速度；但是这些优化的 ＦＦＴ算法的整体时间

复杂度仍然是以点数、点数对数的乘积为渐近上

限，在运算时间和捕获性能上并没有明显的改善。

由于卫星的伪随机码具有强自相关性，当本

地复制伪码和输入信号的伪码相位接近时才能产

生很强的相关值，其余搜索单元的相关值都接近

于零以致可以忽略。因此对于某颗卫星的二维搜

索而言，捕获的相关值具有稀疏的特性，从而可以

将稀疏傅里叶变换 （ＳｐａｒｓｅＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，
ＳＦＴ）引入并行搜索过程中。

ＳＦＴ是由 ＭＩＴ的 Ｈａｓｓａｎｉｅｈ等［８］
于２０１２年提

出，其核心思想是利用信号在频域中的稀疏特性，

通过加窗—混叠—重构等步骤实现算法的亚线性

处理。近年来，ＳＦＴ在语音处理、医学成像和通信
等领域得到应用

［９１０］
，而在卫星信号捕获中的应

用主要是理论分析及仿真验证。文献［１１］提出
了利用 ＳＦＴ进行 ＧＰＳ信号捕获的方法，并进行了
可行性分析，但是没有给出具体的捕获方案和结

果。文献［１２１３］提出了一种基于 ＳＦＴ的快速捕
获与干扰抑制联合技术，简化了算法中快速傅里

叶反变换（ＩｎｖｅｒｓｅＦａｓｔＦｏｕｒｉｅｒＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＩＦＦＴ）的

lenovo
全文下载
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　第 ４期 张春熹，等：基于稀疏傅里叶变换的快速捕获方法

计算量，但是没有简化输入信号与本地信号 ＦＦＴ
算法的运算量。文献［１４］利用 ＳＦＴ实现了 ＧＰＳ
信号的快速捕获，并分析了降采样因子对捕获速

度的提升，但是其对降采样因子的选取不太合理。

本文通过分析卫星信号捕获中的相关值具有

稀疏的特性，在基于频域 ＦＦＴ的并行码相位的基
础上，提出了基于 ＳＦＴ的快速捕获方法，利用实
测的中频数据通过卫星软件接收机进行了捕获实

验的验证，实验结果表明本文方法可以降低捕获

运算的复杂度，提高捕获效率。

１　卫星信号捕获过程分析

卫星接收机中的信号捕获是一个三维搜索：

卫星号（ＰＲＮ码）、码相位和载波频率［１５］
。当本

地码和信号的码相位对齐的情况下，并且本地载

波频率和输入信号的载波频率接近，才能产生很

强的相关值。图 １为某颗 ＧＰＳ卫星信号捕获成
功时的各个搜索单元上的 ＩＦＦＴ结果。很明显，在
该卫星的二维搜索范围中出现了一个峰值，其不

但明显高于其他各个搜索单元的积分值，而且也

超过了捕获门限，可以说明对该卫星的信号已被

成功捕获，同时也证明了捕获结果的输出值具有

稀疏的特性。

基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法通过 ＦＦＴ
实现频域的循环相关，在码相位空间内实现并行

搜索捕获功能，卫星信号捕获的效率得到极大的

提高。由于 ＦＦＴ相关软件编程模块已经成熟并
广泛应用，基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法成为
卫星软件接收机中常用的捕获方法，其实现原理

框图如图２所示。
采用基于频域 ＦＦＴ并行码相位捕获方法，其

实现的运算步骤如下：

步骤 １　将数字中频信号和本地载波发生
器输出的正弦载波ＱＮＣＯ和余弦载波ＩＮＣＯ混频，分

图 １　某颗 ＧＰＳ卫星捕获成功结果

Ｆｉｇ．１　ＳｕｃｃｅｓｓｆｕｌａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆａＧＰＳｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图 ２　基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法框图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒａｌｌｅｌｃｏｄｅｐｈａｓｅ

ｓｅａｒｃｈｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＦＦＴ

别得到同相 Ｉ支路信号 Ｉｍ 和正交 Ｑ支路信号
Ｑｍ，以 Ｉ支路为实部、Ｑ支路为虚部得到基带的复
信号 ｓ（ｔ）。

步骤２　对步骤 １中得到的基带复信号 ｓ（ｔ）
做 ＦＦＴ变换。

步骤３　对本地伪码发生器输出的伪码信号
ｃ（ｔ）做 ＦＦＴ得 到 Ｃ（ｆ），并 求 复 数 共 轭 得
到Ｃ（ｆ）。

步骤４　将步骤２和步骤 ３得到的结果相乘
并做 ＩＦＦＴ变换。

步骤５　对步骤 ４得到的 ＩＦＦＴ结果取模，得
到相关值，对相关值进行门限检测。如果相关值

的峰值超过捕获门限值，则捕获到了信号，并得到

了信号的码相位和载波频率值；反之，如果相关值

的峰值不足够强，信号没有捕获成功，需要重新设

置本地载波发生器的频率，重复步骤１～步骤４。
上述方法在完成一个处理（２次 ＦＦＴ和 １次

ＩＦＦＴ）后能够得到全部伪码相位的结果，所以实
现了伪码域的并行处理，而多普勒频率维度的搜

索依然是串行的，即每次改变本地载波发生器的

频点，则需要完成一次新的处理，即 ２次 ＦＦＴ、
１次ＩＦＦＴ和 Ｎ次乘加运算。

设复数输入信号的长度为 Ｎ，其傅里叶变换

运算量为
Ｎ
２
ｌｂＮ次复数乘法和 ＮｌｂＮ次复数加

法，得到单次相关结果共需要 Ｎ １＋３２
ｌｂ( )Ｎ次复

数乘法和３ＮｌｂＮ次复数加法。

２　稀疏傅里叶变换原理

ＳＦＴ是利用信号在频域中的稀疏特性，简化
ＦＦＴ运算过程的一种快速有效的算法。在信号具
有稀疏性且关键信息处在较大谱峰上时，ＳＦＴ技
术可以在获得与传统 ＦＦＴ相似的频谱分析效果
的同时降低其运算复杂度。随着 ＦＦＴ点数的增
大，ＳＦＴ具有的非线性运算复杂度特性将使其在
运算方面的优势变得更加明显。

１７６
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２．１　频域降采样
ＳＦＴ算法应用了信号在频域中的“稀疏”特

性，利用频域降采样减少信号输入长度，提高 ＦＦＴ
运算过程的效率。

设 ｘ（ｎ）是长度为 ｎ的离散序列，Ｘ（ｋ）为其
频域表示，其时域混叠结果为

ｙｉ＝∑
ｎ／Ｂ－１

ｊ＝０
ｘｉ＋Ｂｊ　　ｉ∈ ［０，Ｂ－１］ （１）

式中：整数 Ｂ能整除 ｎ。令 ｐ＝ｎ／Ｂ，则有
Ｙ（ｋ）＝Ｘ（ｋｎ／Ｂ）　　ｋ∈ ［０，Ｂ－１］ （２）

由式（１）、式（２）可得，时域的混叠对应频域
的降采样，反之，时域的降采样引起频域的混叠。

图３阐释了这一对应关系。

图 ３　混叠和降采样示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｌｉａｓｉｎｇａｎｄｓｕｂｓａｍｐｌｉｎｇ

２．２　稀疏傅里叶变换运算过程
ＳＦＴ包括频域重排、窗函数滤波、频域降采

样、定位、估值及迭代等运算过程，如图４所示。
１）频域重排。取随机参数σ、τ（τ为奇数）

图 ４　ＳＦＴ运算过程

Ｆｉｇ．４　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆＳＦＴ

对信号进行重排，ｑ（ｎ）＝ｘ（σｎ＋τ），则 Ｑ（σｋ）＝
Ｘ（ｋ）Ｗ－τｋ

Ｎ ，ＷＮ＝ｅ
－ｊ２π／Ｎ为离散傅里叶变换的根因子。

２）窗函数滤波。将 ｑ（ｎ）通过滤波器后有：
ｙ（ｎ）＝ｑ（ｎ）ｇ（ｎ）。其中，窗函数滤波器通常选
用多尔夫切比雪夫滤波器或者理想的 ｂｏｘｃａｒ滤
波器，其特点满足过渡带陡峭、通带平滑、运算量

小和大系数集中。

３）频域降采样。以因子 ｐ将 ｙ（ｎ）混叠，对
混叠后信号作 Ｂ点 ＦＦＴ运算得 Ｚ（ｋ）＝Ｙ（ｋｎ／Ｂ）。

４）哈希映射。定义哈希函数和偏移量满足：
ｈσ′（ｋ）＝ｒｏｕｎｄ（σ′ｋＢ／ｎ），ｏσ′（ｋ）＝σ′ｋ－
ｈσ′（ｋ）（ｎ／Ｂ），ｒｏｕｎｄ（·）表示取整操作。

５）定位。将 Ｚ（ｋ）中最大的谱峰表示为集合
Ｊ，对于 Ｊ中的每个元素，令集合 Ｈ满足条件：Ｈ＝
｛ｋ∈［ｎ］｜ｈσ′（ｋ）∈Ｊ｝。

６）估值。对于 ｋ∈Ｈ，Ｘｉ（ｋ）＝Ｚ（ｈσ′（ｋ））·

ＷτｋＮ ／Ｇ（ｏσ′（ｋ））作 为 对 应 的 估 计 值。其 中，
Ｇ（ｏσ′（ｋ））为 ｘ在映射 ｏσ′（ｋ）下平滑窗函数的谱。

３　基于稀疏傅里叶变换的快速捕获
方法分析

３．１　稀疏傅里叶变换优化的捕获方法实现过程

通过第２节对 ＳＦＴ的分析，结合图 １中捕获
成功的结果，由于伪码信号的强自相关性特性，在

ＦＦＴ相关运算处理过程中，ＩＦＦＴ的变换域具有稀
疏的特性，因此可以利用 ＳＦＴ算法对 ＦＦＴ相关过
程进行优化。

另外，输入中频信号的频域 Ｘ（ｋ）并不具有稀
疏特性，仅使用加窗—混叠—重构的方法不能使

运算效率最大化提升。考虑利用 ２．１节中“时域
的混叠对应频域的降采样”思想对这一过程进行

优化。图５为基于 ＳＦＴ的快速捕获方法。
具体算法实现步骤如下：

步骤１　将数字中频信号和本地载波发生器
输出的正弦和余弦载波混频，得到基带的复信号。

图 ５　基于 ＳＦＴ的快速捕获方法示意图

Ｆｉｇ．５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆａｓｔａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＳＦＴ

２７６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 张春熹，等：基于稀疏傅里叶变换的快速捕获方法

　　步骤２　对步骤１得到的信号 ｓ（ｔ）以 Ｎ／ｐ求

模的形式进行混叠，其中参数 ｐ＝ ｌｂ槡 Ｎ
［１１］
，得

ｓ（ｐｔ）＝∑
ｐ－１

ｊ＝０
ｓ（ｎ＋ｊＮ／ｐ）

步骤３　对混叠信号 ｓ（ｐｔ）做 Ｎ／ｐ点 ＦＦＴ。
步骤４　对本地伪码做 Ｎ点 ＦＦＴ，输出结果

为 Ｃ（ｆ）。以因子ｐ对其进行降采样，得Ｃ（ｐｆ），取
其共轭 Ｃ（ｐｆ）。

步骤５　将步骤 ３和步骤 ４的结果相乘，并
将乘积做 ＩＦＦＴ变换。

步骤６　步骤 ５的 ＩＦＦＴ输出结果为混叠结
果，对其取模并进行门限判决。得出 ｐ个可能的
谱峰位置，通过比较这 ｐ个坐标的相关值，得到相
关值最大的坐标点，其对应的载波频率和码相位

即为捕获结果。

３．２　时间复杂度分析

３．１节的基于 ＳＦＴ捕获方法在完成一个处理
后能够得到全部伪码相位的结果。步骤２混叠过
程需要 Ｎ次加法；步骤３降采样后 Ｎ／ｐ点 ＦＦＴ的
运算量为（Ｎ／２ｐ）ｌｂ（Ｎ／ｐ）次复数乘法和（Ｎ／ｐ）·
ｌｂ（Ｎ／ｐ）次复数加法；步骤 ４对本地伪码信号的
预处理为 Ｎ点 ＦＦＴ运算量；步骤 ５相乘操作需要
Ｎ／ｐ次乘法，稀疏 ＩＦＦＴ运算量同 Ｎ／ｐ点 ＦＦＴ；步
骤６鉴别唯一解的运算量为 ｐＮ／ｐ＝Ｎ。同基于
ＦＦＴ捕获方法对比，得到单个相关结果，共需要
［Ｎ＋（Ｎ／ｐ）（１＋ｌｂ（Ｎ／ｐ））＋（Ｎ／２）ｌｂＮ］次复数
乘法和［Ｎ（１＋ｌｂＮ）＋２（Ｎ／ｐ）ｌｂ（Ｎ／ｐ）］次复数
加法。其中，本地伪码发生器输出的伪码信号做

ＦＦＴ可以进行预处理，考虑其运算不占用算法时
间。则采用 ＦＦＴ和 ＳＦＴ的捕获方法时间复杂度分
别为 Ｏ（ＮｌｂＮ）和 Ｏ（（Ｎ／ｐ）ｌｂ（Ｎ／ｐ）），由此可见
基于 ＳＦＴ的快速捕获方法大大降低了相关的运
算量，运算量减小到原来算法的 ｐｌｂｐ倍，且随着
数据长度 Ｎ的增加，其效率提升更加明显。

４　验证实验及分析

为了验证基于 ＳＦＴ的快速捕获方法的效率，
利用实测的中频数据对其进行测试。数据中频频

率为 ９．５８４ＭＨｚ，采样频率为 ３８．１９２ＭＨｚ。方法
在基于 ＭＡＴＬＡＢ的软件接收机上实现［１６］

，仿真

实验对比了基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法和
基于 ＳＦＴ的快速捕获方法的捕获性能。

仿真实验中，频率搜索范围设置为［－７，
＋７］ｋＨｚ，频率搜索步长为 ５００Ｈｚ。信号长度 Ｔ

分别为１、２、５ｍｓ，则 ｐ＝ ｌｂ槡 Ｎ＝３．９，选取 ｐ值分

别为１、２、４；其中，ｐ＝１为采用基于 ＦＦＴ的并行码
相位捕获方法捕获结果。

图６为信号长度Ｔ为１ｍｓ，降采样因子ｐ＝１、２、４
时ＰＲＮ３卫星捕获结果，表１为捕获实验结果对比。

由图６和表 １可以看出，在信号长度为 １ｍｓ
时，基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法捕获结果
为：伪码相位（采样点）为３．４２１２×１０４，多普勒频
率为２．５ｋＨｚ，运行时间约为０．２６ｓ。

降采样因子ｐ＝２时，检测到的伪码相位（采样

图 ６　卫星捕获结果（Ｔ＝１ｍｓ，ｐ＝１，２，４）

Ｆｉｇ．６　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ（Ｔ＝１ｍｓ，ｐ＝１，２，４）

表 １　卫星捕获实验结果（Ｔ＝１ｍｓ）

Ｔａｂｌｅ１　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓ（Ｔ＝１ｍｓ）

ｐ　值
伪码相位／
（１０４采样点）

多普勒

频率／ｋＨｚ
峰值／
１０７

运算

时间／ｓ

１ ３．４２１２ ２．５ ３．２９６ ０．２６２４８１
２ １．５１１５ ２．５ ４．８２６ ０．１４３５６９
４ ０．５５６９ ５．０ ５．７４６ ０．０９３１３４

３７６
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点）为 １．５１１５×１０４，对应的 ｐ＝２个可能的偏移
位置为 Ｎ＝１．５１１５×１０４、３．４２１１×１０４，分别计算
这２个可能偏移位置各自的相关值，Ｎ＝３．４２１１×
１０４点相关值远远大于 Ｎ＝１．５１１５×１０４点的相
关值；多普勒频率为 ２．５ｋＨｚ，算法运行时间约为
０．１４ｓ，相对于基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法，
程序运行效率提高约１．８６倍。

降采样因子 ｐ＝４时，检测到的伪码相位（采
样点）为 ０．５５６９×１０４，对应的 ｐ＝４个可能的偏
移位置为 Ｎ＝０．５５６９×１０４、１．５１１７×１０４、２．４６６５×
１０４、３．４２１３×１０４，分别计算这 ４个可能偏移位置
各自的相关值，Ｎ＝３．４２１３×１０４点相关值远远大
于其他 ３个点的相关值；多普勒频率为 ５．０ｋＨｚ，
算法运行时间约为 ０．０９ｓ，但是其多普勒频率估
计误差较大，超出多普勒频率搜索步长。

为了验证运算效率随着数据长度 Ｎ的增
大而 提升，图７给出了Ｔ＝２ｍｓ的捕获实验结果，

图 ７　卫星捕获结果（Ｔ＝２ｍｓ，ｐ＝１，２，４）

Ｆｉｇ．７　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ（Ｔ＝２ｍｓ，ｐ＝１，２，４）

表２为 Ｔ＝２ｍｓ时 ｐ＝１、２、４的捕获实验结果对
比。图８给出了 Ｔ＝５ｍｓ的捕获实验结果，表 ３
为 Ｔ＝５ｍｓ时 ｐ＝１、２、４的捕获实验结果对比。

由图 ７、图 ８和表 ２、表 ３可以得出，同 Ｔ＝
１ｍｓ时捕获结果分析一致，基于 ＳＦＴ的快速捕获
方法可以实现成功捕获。Ｔ＝２ｍｓ时，程序运行
效率相对基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法提
升了２．０４倍。Ｔ＝５ｍｓ时，程序运行效率提升

表 ２　卫星捕获实验结果（Ｔ＝２ｍｓ）

Ｔａｂｌｅ２　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓ（Ｔ＝２ｍｓ）

ｐ　值
码相位／

（１０４采样点）
多普勒

频率／ｋＨｚ
峰值／
１０７

运算

时间／ｓ

１ ３．４２１３ ２．５ ６．８１０ ０．４７５７６０

２ １．５１１７ ２．５ ９．２２４ ０．２３５１７４

４ ０．５５６８ ４．５ ９．２８８ ０．１１６９８７

图 ８　卫星捕获结果（Ｔ＝５ｍｓ，ｐ＝１，２，４）

Ｆｉｇ．８　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ（Ｔ＝５ｍｓ，ｐ＝１，２，４）

４７６
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表 ３　卫星捕获实验结果（Ｔ＝５ｍｓ）

Ｔａｂｌｅ３　Ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｒｅｓｕｌｔｓ（Ｔ＝５ｍｓ）

ｐ　值
伪码相位／
（１０４采样点）

多普勒

频率／ｋＨｚ 峰值／１０７
运算

时间／ｓ

１ ３．４２１３ ２．５ １５．３４ １．２０５６７４

２ １．５１１７ ２．５ ２０．３１ ０．５４６８１６

４ ０．５５６８ ５．０ ２４．７０ ０．２７４９９１

到原来的 ２．２倍。说明随着数据长度 Ｎ的增大
而运算效率提升更加明显。

５　结　论

本文在分析卫星捕获输出相关值结果具有

“稀疏”特性的基础上，将稀疏傅里叶变换（ＳＦＴ）
引入基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法中，提出了
基于 ＳＦＴ的快速捕获方法，仿真结果表明：

１）本文方法可以实现卫星信号的快速捕获，
与基于 ＦＦＴ的并行码相位捕获方法相比，算法性
能提升到原来的２倍。

２）当参与运算的信号长度Ｎ增大时，算法的
运算效率提升更加明显。Ｔ＝１ｍｓ时，算法运算
效率提升约１．８６倍；Ｔ＝２ｍｓ时，算法运算效率提
升２．０４倍；Ｔ＝５ｍｓ时，算法运算效率提升２．２倍。

３）降采样因子 ｐ的取值要求：ｐ≤ ｌｂ槡 Ｎ，当

ｐ＞ ｌｂ槡 Ｎ，捕获结果误差较大。
为了更好地验证本文方法，需要利用不同载

噪比的中频信号进行验证。
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气象因素对飞机进近飞行燃油效率的影响

胡荣，吴文洁，陈琳，张菲菲

（南京航空航天大学 民航学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：气象因素对航空飞行意义重大。为了考察航空飞行的燃油效率，基于飞机
性能数据库（ＢＡＤＡ）模型，考虑气象因素，建立飞机燃油消耗的修正模型。以广州白云国际机
场某进港航班为例，开展飞机进近飞行仿真试验，从燃油流量和燃油消耗量２个维度分别讨论
气温、气压、风速变化对飞机燃油效率的影响。结果表明：气象因素与飞机燃油效率存在明显的

相关性。当飞机飞行高度一定时，气温升高，燃油流量和燃油消耗量增大，燃油效率降低；气压增

强，燃油流量无明显变化，燃油消耗量略有降低，燃油效率升高；风速增加，燃油流量和燃油消耗

量先减小后增大，燃油效率先升后降，风速为４ｍ／ｓ时燃油效率最高。当飞机飞行高度下降时，
气温和气压升高，风速下降，燃油流量小幅度波动上升，燃油效率降低。最佳气象条件下，一次进

近飞行能减少约３％的燃油消耗。研究结果对提高实际飞行的燃油效率有一定的参考意义。
关　键　词：气象因素；气温；气压；风速；燃油效率；燃油流量；燃油消耗量
中图分类号：Ｖ３２１．２＋２；Ｖ２４１．７＋２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０６７７０７

　　航空运输是现代化快速、便捷高效的交通方
式，为人们出行提供了极大便利。就目前而言，航

空器性能不断提高，地面保障系统逐渐完善，但气

象这类不可控因素仍对航空飞行有着巨大影响。

在中国，由不利气象因素引发的重大飞行事故约

占飞行事故总数的３１％［１］
，带来的人员和财产损

失更是高达数亿元。由此可见，气象已经成为影

响飞行安全与经济效益的重要因素。

众所周知，任何航空飞行活动都需在一定气

象条件下进行。气象因素对航空飞行有着至关重

要的影响，吸引了国内外众多学者对此开展研究。

就国内而言，不少学者研究了气象因素对飞

行安全的影响。文献［２３］结合近年来低能见度
引发的民航安全事故，论述能见度对确保航空飞行

安全的重要性，指出能见度可直接影响飞机的领

航、起飞、着陆，对飞行安全影响显著。文献［４５］

从航空飞行安全与气象条件关联性出发，探讨能

见度、大风、低云、雷雨、冰雪以及风切变等气象因

素对飞行安全性的影响，提出不同气象条件下飞

行的应对措施及保障飞行安全的参考建议。

同时，国内也有部分学者专注于研究气象与

飞行性能效率的关系。文献［６］研究气象因素对
飞机起降性能的影响，从气象和空气动力学知识

入手，围绕温度、气压、风等因素变化对飞机起降

滑跑距离产生的影响进行详细分析。文献［７］讨
论气温、气压和空气密度与飞机千米耗油量的关

系，建立最佳千米耗油量与经济高度的数学模型，

并以 Ｂ７３７３００为例对模型进行验证。文献［８９］
选取低温、大风、积冰和大雾天气，总结其种类、特

点和变化规律，研究气象条件对签派放行油耗计

算的影响。

此外，针对飞机燃油消耗的问题，国内外学者

lenovo
全文下载
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也开展了大量的研究。文献［１０１１］以飞机性能
手册参数为依据，根据各飞行阶段性能特点，结合

油耗历史数据，建立基于神经网络的燃油消耗估

计模型及其动态修正方法，简化燃油消耗估算过

程，提高燃油消耗估计精度。文献［１２１４］考虑飞
行中飞机的动能和势能变化，建立基于能量平衡

原理的燃油消耗评估模型，利用真实飞行数据对

达拉斯沃斯堡国际机场飞机的燃油消耗总量进
行估算。但以上研究过程均未考虑气象因素对燃

油效率的影响。

尽管目前有关气象因素对航空飞行影响的研

究已取得一定成果，但尚有不足：①多数研究关注
气象因素对飞行安全的影响，较少研究其对飞行

性能和经济效益的影响；②燃油建模研究多设在
理想条件下，考虑气象因素引发飞机燃油效率变

化的研究相对较少。

基于上述考虑，本文利用飞机性能数据库

（ＢａｓｅｏｆＡｉｒｃｒａｆｔＤａｔａ，ＢＡＤＡ）模型，根据气温、气
压和风速修正理论，构建考虑气象因素的燃油消

耗模型，模拟广州白云国际机场某进港航班的进

近飞行过程，从燃油流量和燃油消耗量２个角度，
探讨不同气象因素作用下飞机燃油效率的差异

性，以期为不同气象条件下的航空飞行提供理论

参考。

１　基本模型

１．１　ＢＡＤＡ模型
ＢＡＤＡ模型是由欧洲航空安全组织和航空器

制造商协作开发的分析飞行动力学的模型，可确

定飞机爬升、巡航和下降阶段的性能，包括与空气

动力、发动机性能、质量、速度、高度、耗油率、大气

环境等相关的飞机特性参数。ＢＡＤＡ模型可应用
于飞行仿真、航迹预测、排放评估和油耗计算４个
方面，且在飞行仿真度、复杂性和精确度上具有较

大优势
［１５］
。

ＢＡＤＡ模型由飞机性能模型、航空公司程序
和飞机特征数据组成。飞机性能模型由全能量模

型、气动模型、推力模型以及水平运动模型构成。

其中，飞机性能模型的核心———全能量模型遵循

能量守恒原理，认为作用于飞机的合外力做功等

于飞机动能和势能的变化量，该模型反映了飞机

运动中速度、推力和高度等参数的变化规律以及

约束关系。以飞机下降飞行为例，建立如下模型：

（Ｆ－Ｄ）ＶＴＡＳ＝ｍ
ｄＶＴＡＳ
ｄｔ
ＶＴＡＳ＋ｍｇ

ｄｈ
ｄｔ

（１）

ｓｉｎγ＝－ １
ＶＴＡＳ
·
ｄｈ
ｄｔ

（２）

式中：Ｆ为发动机推力；Ｄ为飞机所受阻力；ＶＴＡＳ为
真空速度；ｍ为飞机质量；ｇ为重力加速度；ｈ为
飞行高度；ｔ为飞行时间；γ为下降航迹角。

飞行中飞机受升力、重力、阻力及推力的综合

作用，直接影响其飞行状态，根据气动模型和推力

模型，可计算飞机的阻力和推力为

Ｄ＝
ＣＤ１ρＳＶ

２
Ｇ

２
＋
２ＣＤ２ｍ

２ｇ２

ρＳＶ２Ｇ
（３）

Ｆ＝ｍ
ｄＶＴＡＳ
ｄｔ

＋Ｄ－ｍｇｓｉｎγ （４）

式中：ＣＤ１、ＣＤ２为与机型有关的阻力系数；ρ为空气
密度；Ｓ为机翼面积；ＶＧ为地速。

飞机飞行过程中，直线运动受风向和风速影

响，参考水平运动模型，通过偏流角和风向角，可

计算飞机相对地面的运动速度为

ＶＧ＝ＶＴＡＳｃｏｓφ＋ＶＷｃｏｓω （５）
式中：ＶＷ 为风速；φ为偏流角；ω为风向角。

依据飞机性能参数，参照质量守恒原理，认为

飞行中飞机质量减少量即为其消耗的燃油量，获

取单位推力的燃油消耗率，计算飞机燃油流量：

η＝Ｃｆ１ １＋
ＶＧ
Ｃ( )
ｆ２

（６）

ｆ＝ηＣＴＦ （７）
式中：η为单位推力的燃油消耗率；Ｃｆ１、Ｃｆ２为油耗
参数；ｆ为燃油流量；ＣＴ为推力等级。
１．２　气象换算模型

飞机在空中飞行受大气合外力作用，气温、气

压和风速是大气最基本的物理状态，也是影响飞

机飞行性能的重要因素。国际标准大气条件下，

海平面绝对温度为 ２８８．１５Ｋ，海平面绝对压强为
１０１３２５Ｐａ，气温和气压随高度呈线性变化的换算
原理如下：

Ｔ＝ＴＧ －０．００６ｈ （８）

θ＝ ＴＴＩＳＡ
（９）

Ｐ＝ＰＧ －１２．１２ｈ （１０）

δ＝ ＰＰＩＳＡ
（１１）

式中：Ｔ为实际大气条件下不同高度的气温；ＴＧ
为实际条件下的场面气温；ＴＩＳＡ为标准大气条件
的气温；θ为实际与标准大气条件下的气温之比；
Ｐ为实际大气条件下不同高度的气压；ＰＧ为实际
条件下的场面气压；ＰＩＳＡ为标准大气条件的气压；
δ为实际与标准大气条件下的气压之比。

在大气边界层内，风速和高度具有相关性。

８７６
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中国气象部门一般会提供距离地面 １０ｍ高度定
时观测的风速资料，不同高度的风速采用乘幂律

公式修正计算：

ＶＷ ＝ＶＲ
ｈ
ｈ( )
Ｒ

λ

（１２）

式中：ＶＲ 为参考的观测风速；ｈＲ 为距地参考高
度，取值为 １０ｍ；λ为稳定度参数，考虑机场周边
建筑特征，取值为０．１０［１６］。
１．３　燃油消耗模型

不同气象因素会对飞机燃油消耗产生不同影

响，利用气象换算模型对国际民航组织（Ｉｎｔｅｒｎａ
ｔｉｏｎａｌＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＯｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎ，ＩＣＡＯ）标准燃油
消耗模型进行修正计算：

ｆＭ＝
ｆ
δ
θ３．８ｅ０．２Ｍａ

２
（１３）

Ｑ＝ｎ∫
ｔＴ

０
ｆＭｄｔ （１４）

式中：ｆＭ 为单发修正燃油流量；Ｍａ为飞行马赫
数；Ｑ为飞机总燃油消耗量；ｔＴ为飞行总时间；ｎ
为发动机数量。

２　仿真试验

为了解气象因素对飞机燃油效率的影响效

果，基于第１节模型对飞机进近飞行过程进行仿
真试验，利用 ＭＡＴＬＡＢ软件进行数据处理，并对
仿真结果进行分析和讨论。

２．１　试验数据
以广州白云国际机场２０１６年９月 ２６日某进

港航班为例：中国某航空公司采用 Ａ３１９执飞越
南河内—中国广州的国际航班，１０时 ５７分从该
机场 ＩＤＵＭＡＳ方向开始，沿 ＩＤＵＭＡ、ＳＨＬ进场
点，下降至 ＧＧ４２２完成进近过程，进近历时约
８ｍｉｎ。进近的水平雷达轨迹和三维空间轨迹如
图１和图２所示。

图 １　水平雷达轨迹

Ｆｉｇ．１　Ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｒａｄａｒｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

通过实际调研，结合实时气象预报，获取当天

广州白云国际机场的基本气象信息，如表１所示。
下面以该航班为例，采用燃油流量和燃油消

耗量作为评价燃油效率的标准，通过设置气温、气

压和风速等气象因素的不同情景，研究气象因素

对飞机燃油效率的影响。

基于此分别开展气温试验、气压试验和风

速试验。假定气温为 ２０，２３，…，３５℃，气压为
１０００００，１００３００，…，１０１５００Ｐａ，风速为 ０，２，…，
１０ｍ／ｓ。依据上述仿真飞行试验，获取燃油流
量、飞行时间和高度等仿真数据，讨论气温、气压、

风速与燃油流量、燃油消耗量的变化规律，分析气

象因素对飞机燃油效率的影响。

图 ２　三维空间轨迹

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｐａｔｉａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

表 １　广州白云国际机场 ２０１６年 ９月 ２６日

１０：００—１２：００气象实况

Ｔａｂｌｅ１　Ａｃｔｕａｌｗｅａｔｈｅｒｏｆ１０：００－１２：００ａｔＧｕａｎｇｚｈｏｕ

ＢａｉｙｕｎＡｉｒｐｏｒｔｏｎＳｅｐｔｅｍｂｅｒ２６，２０１６

天　气 气压／Ｐａ 气温／℃ 风　向 风速／（ｍ·ｓ－１）

阴 １００３００ ２３ 西北风 ４

２．２　气温影响分析
物理学知识表明，对流层中气温和高度有严格

的线性关系，平均气温垂直递减率为 ０．００６℃／ｍ，
即高度每下降１００ｍ，气温平均升高约 ０．６℃。根
据６组气温试验数据，分别绘制进近飞行过程中
燃油流量、燃油消耗量与气温的关系示意图，分别

如图３和图４所示。
当飞行高度相同时，气温升高，燃油流量缓慢

增加；当飞行高度不断下降时，气温随之升高，理

论上燃油流量应当持续增加，但当飞机飞越 ＳＨＬ
进场点时，燃油流量出现先减小后增大的波动。

其波动原因主要是：为满足 ＳＨＬ进场点的高度和
方向要求，飞机飞行速度先减小后增大，推力先减

小后增大。尽管飞行高度下降，气温升高，但气温

远不如推力和飞行速度对燃油流量的影响大，因

９７６
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图 ３　气温飞行高度燃油流量关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇａｉｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，

ｆｌｉｇｈｔｈｅｉｇｈｔａｎｄｆｕｅｌｆｌｏｗ

图 ４　气温燃油消耗量对比

Ｆｉｇ．４　Ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

而造成燃油流量先降后升的波动情况。

当机场场面气压和风速不变时，随着气温升

高，燃油流量缓慢增加，由于飞行时间相同，使得

燃油消耗量逐渐增加，气温和燃油消耗量符合线

性递增关系，近似达到０．５７ｋｇ／℃的递增率。
综合来看，在气压和风速不变的前提下，气温

升高，燃油流量和燃油消耗量增大，意味着飞机增

加了航空燃油的使用，因而燃油效率降低。

２．３　气压影响分析
在飞机进近飞行过程中，飞行高度下降，大气

压力升高。标准大气条件下的气压垂直递减率为

１２．１２Ｐａ／ｍ，相当于高度每下降 １００ｍ，气压平均
升高约１２１２Ｐａ。根据气压试验，绘制气压和燃油
效率的关系图，如图５和图６所示。

当飞行高度相同时，气压升高，燃油流量无明

显变化；当飞行高度下降时，气压上升，燃油流量

波动上升。这是因为气压对燃油流量表现出和气

温类似的变化规律，当飞机飞越 ＳＨＬ进场点时，
为满足该点的高度限制及航向偏转要求，导致燃

油流量先减小后增大。

图 ５　气压飞行高度燃油流量关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇａｉｒｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｆｌｉｇｈｔ

ｈｅｉｇｈｔａｎｄｆｕｅｌｆｌｏｗ

图 ６　气压燃油消耗量对比

Ｆｉｇ．６　Ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｉｒｐｒｅｓｓｕｒｅ

当机场场面气温和风速不变时，随着气压升

高，燃油流量无明显变化，但飞行时间稍有缩短，

使得燃油消耗量逐渐减少，气压和燃油消耗量符

合线性递减关系，近似满足２１ｇ／Ｐａ的递减率。
综上所述，在气温和风速不变时，气压增强，

燃油流量无明显变化，燃油消耗量略有降低，表明

飞机节省航空燃油的使用，故而燃油效率升高。

２．４　风速影响分析
飞机一般采用逆风起降，各型号飞机起飞、爬

升、进近、着陆的顶风、侧风、顺风限制标准必须严

格按照规定执行，风速和风向对飞机运行效率影

响显著。依据风速试验，可得风速与燃油流量、燃

油消耗量的变化规律，如图７和图８所示。
当飞行高度相同时，随着风速增加，燃油流量

先减小后增大，风速为４ｍ／ｓ时燃油流量最小；当
飞行高度下降时，风速下降，燃油流量小幅度波动

上升，波动原因是飞机飞越 ＳＨＬ进场点时，发动
机推力和飞行速度均发生变化。

当机场场面气温和气压不变时，随着风速增

加，燃油消耗量先减小后增大，存在最佳风速（即

最 低点４ｍ／ｓ）。这是因为在无风或微风时，飞

０８６
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图 ７　风速飞行高度燃油流量关系

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｗｉｎｄｓｐｅｅｄ，ｆｌｉｇｈｔ

ｈｅｉｇｈｔａｎｄｆｕｅｌｆｌｏｗ

图 ８　风速燃油消耗量对比

Ｆｉｇ．８　Ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｉｎｄｓｐｅｅｄｓ

机不能有效借助风力，完全靠燃油提供动力实现

进近飞行，因此不能真正省油；而在风速较大时，

风力对飞机降落造成干扰，压差阻力和诱导阻力

增大，可能使飞机出现摇晃、颠簸等现象，飞机需

克服风力实现进近，故而也不能有效省油。

总而言之，在气温和气压不变时，风速增加，

燃油流量和燃油消耗量均先减小后增大，因而燃

油效率先升后降，且 ４ｍ／ｓ的风速对飞机进近飞
行最为有利，燃油效率相对最高。

２．５　省油效果
２．２节 ～２．４节试验结果表明，气象因素与飞

机燃油效率存在明显的相关性，气温 ２０℃，气压
１０１５００Ｐａ和风速４ｍ／ｓ时的燃油效率最高，最佳
气象与实际气象条件下的省油效果对比如表 ２
所示。

由上述分析可知，在本文给定的最佳气象条

件下，一次进近飞行大约可减少 ３％的燃油消耗，
减少了燃油成本，从而增加航空公司运营收益。

按照２０１６年广州白云国际机场年起降４３５２３１架

次估算，全年可节约 ２８７７．７ｔ燃油，同时依据
２０１６年航空燃油价格 ３３８３元／ｔ估算，可为航空
公司节省约９７３．５万元燃油成本。

表 ２　实际气象和最佳气象的省油效果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｕｅｌｓａｖｉｎｇｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎａｃｔｕａｌ

ｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓａｎｄｏｐｔｉｍａｌｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓ

气　象
气温／
℃

气压／
Ｐａ

风速／
（ｍ·ｓ－１）

燃油

消耗量／ｋｇ
省油量／
ｋｇ

省油

比例／％

实际气象 ２３ １００３００ ４ ２３４．３５３

最佳气象 ２０ １０１５００ ４ ２２７．７４１ ６．６１２ ２．８２

３　结　论

１）当飞机的飞行高度一定时，随着气温升
高，燃油效率降低；随着气压增强，燃油效率升高；

随着风速增加，燃油效率先升高后降低，在风速

４ｍ／ｓ时燃油效率最高。
２）当飞行高度不断下降时，气温和气压均升

高，风速减小，燃油流量小幅度波动上升，燃油效

率降低。

３）研究案例表明，最佳气象的省油效果明
显，一次进近飞行能减少约 ３％的燃油消耗，可为
航空公司一年减少油耗约 ２８７７．７ｔ，节约燃油成
本约９７３．５万元。

建议机场运控部门加强气象情报告知服务，

合理利用气象信息，及时把握最佳气象条件来实

现飞机的起降。

建议在保证飞行安全的前提下，协调飞行驾

驶、空中管制和签派放行配置，提高不同气象条件

下飞行的燃油效率，最大限度减少飞机燃油消耗，

节约燃油成本，增加航空运营的经济收益。
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ａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｕｎｄｅｒｌｏｗｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｆａｉ

ｌｕｒｅＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，２０１４，９（６）：３８３３８７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［４］张建荣．气象条件对飞机及其飞行的影响分析［Ｊ］．航空科
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ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０，２２（１）：２９７２９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ４期 胡荣，等：气象因素对飞机进近飞行燃油效率的影响

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓｏｎａｉｒｃｒａｆｔｆｕｅｌ
ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｎａｐｐｒｏａｃｈｆｌｉｇｈｔ

ＨＵＲｏｎｇ，ＷＵＷｅｎｊｉｅ，ＣＨＥＮＬｉｎ，ＺＨＡＮＧＦｅｉｆｅｉ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓａｒｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｔｏａｖｉａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ．Ｔｏｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｔｈｅｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｎａｖｉ
ａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ，ｂａｓｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔｄａｔａ（ＢＡＤＡ）ｍｏｄｅｌｗａｓｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓ，ａｎｄｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ
ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｗａｓｂｕｉｌｔ．ＴａｋｉｎｇｔｈｅｅｘａｍｐｌｅｏｆｏｎｅｉｎｂｏｕｎｄｆｌｉｇｈｔａｐｐｒｏａｃｈａｔＧｕａｎｇｚｈｏｕ
ＢａｉｙｕｎＡｉｒｐｏｒｔ，ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｓｔｓｗｅｒｅｄｅｖｅｌｏｐｅｄａｎｄｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｃｈａｎｇｅｉｎａｉｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，
ａｉｒｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｗｉｎｄｓｐｅｅｄｏｎａｉｒｃｒａｆｔｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｗａｓｄｉｓｃｕｓｓｅｄｆｒｏｍｔｗｏａｓｐｅｃｔｓ：ｆｕｅｌｆｌｏｗａｎｄｆｕｅｌｃｏｎ
ｓｕｍｐｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓａｎｄｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｓｏｂｖｉｏｕｓ．
Ｗｈｅｎａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｉｓｃｅｒｔａｉｎ，ｉｆａｉｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｓ，ｆｕｅｌｆｌｏｗａｎｄｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｎｃｒｅａｓｅ，ａｎｄ
ｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｄｅｃｒｅａｓｅｓ；ｉｆａｉｒｐｒｅｓｓｕｒｅｒｉｓｅｓ，ｆｕｅｌｆｌｏｗｃｈａｎｇｅｓｌｉｔｔｌｅｂｕｔｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｓｌｉｇｈｔｌｙｄｅｃｒｅａｓｅｓ，
ａｎｄｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｎｃｒｅａｓｅｓ；ｉｆｗｉｎｄｓｐｅｅｄｒｉｓｅｓ，ｆｕｅｌｆｌｏｗａｎｄｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｆｉｒｓｔｌｙｄｅｃｒｅａｓｅａｎｄｔｈｅｎｉｎ
ｃｒｅａｓｅ，ｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｎｃｒｅａｓｅｓｆｉｒｓｔａｎｄｄｅｃｒｅａｓｅｓａｆｔｅｒｗａｒｄｓ，ａｎｄｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｓｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔｗｈｅｎｗｉｎｄ
ｓｐｅｅｄｉｓ４ｍ／ｓ．Ｉｆｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅｒｅｄｕｃｅｓ，ａｉｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄａｉｒｐｒｅｓｓｕｒｅｉｎｃｒｅａｓｅｂｕｔｗｉｎｄｓｐｅｅｄｉｎｃｒｅａｓｅｓ，
ｆｕｅｌｆｌｏｗｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈａｓｌｉｇｈｔｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎ，ａｎｄｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｄｅｃｒｅａｓｅｓ．Ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｎａｐｐｒｏａｃｈｃａｎ
ｂｅｒｅｄｕｃｅｄｂｙａｂｏｕｔ３％ ｕｎｄｅｒｔｈｅｂｅｓｔｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｆｏｒｉｍｐｒｏｖｉｎｇ
ｔｈｅｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｉｎａｃｔｕａｌｆｌｉｇｈｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｅｔｅｏｒｏｌｏｇｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓ；ａｉｒｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ；ａｉｒｐｒｅｓｓｕｒｅ；ｗｉｎｄｓｐｅｅｄ；ｆｕｅｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ；ｆｕｅｌｆｌｏｗ；
ｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０８１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９２２１０：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２２．１０２５．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１２０１０８２，７１４０１０７２）；ＳｏｃｉａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅ

（１５ＧＬＣ００１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｏｏｒｏｎｇ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

３８６
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　引用格式：王尔申，杨福霞，庞涛，等．ＢＤＳ／ＧＰＳ组合导航接收机自主完好性监测算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：
６８４６９０．ＷＡＮＧＥＳ，ＹＡＮＧＦＸ，ＰＡＮＧＴ，ｅｔａｌ．ＢＤＳ／ＧＰＳｃｏｍｂｉｎｅｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｒｅｃｅｉｖｅｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｉｎｔｅｇｒｉｔｙｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：６８４６９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２７７

ＢＤＳ／ＧＰＳ组合导航接收机自主完好性监测算法
王尔申１，，杨福霞１，庞涛１，曲萍萍１，蓝晓宇１，姜毅２

（１．沈阳航空航天大学 电子信息工程学院，沈阳 １１０１３６；　２．大连海事大学 信息科学技术学院，大连 １１６０２６）

　　摘　　　要：为使接收机自主完好性监测（ＲＡＩＭ）技术应用于民航垂直引导进近（ＡＰＶ）
飞行阶段成为可能，研究了 ＢＤＳ／ＧＰＳ组合导航 ＲＡＩＭ算法。提出了一种基于 ＢＤＳ／ＧＰＳ定位
解最优加权平均解的算法，结合最优加权平均解与 ＢＤＳ／ＧＰＳ定位解的关系建立检验统计量，
根据最大允许的虚警率计算检验门限，实现对故障所在卫星导航系统的检测，并采用加权最小

二乘残差法对故障进行检测与识别。研究结果对多星座组合卫星导航系统应用于民航 ＡＰＶ
飞行阶段的导航具有一定的参考意义。

关　键　词：接收机自主完好性监测（ＲＡＩＭ）；北斗卫星导航系统（ＢＤＳ）；组合导航；垂
直引导进近（ＡＰＶ）；加权平均

中图分类号：Ｖ２４１．６；ＴＮ９６７．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０６８４０７

　　接收机自主完好性监测（ＲＡＩＭ）算法源于民
航用户对卫星导航系统可靠性的苛刻要求

［１］
。

目前，卫星导航完好性监测技术主要有３种：卫星
自主完好性监测（ＳＡＩＭ）、利用接收机内部冗余信
息的 ＲＡＩＭ和外部辅助增强系统［２］

。相对于其他

２种完好性监测技术，ＲＡＩＭ是利用接收机的超定
解对卫星测量值进行一致性校验的技术，其更能

保证用户对告警时间的要求。早期的 ＲＡＩＭ算法
大多基于 ＧＰＳ单星座，可以满足民航航路到非精
密进近阶段的完好性要求。目前，全球卫星导航

系统（ＧＮＳＳ）发展为多星座多频点，参与定位的卫
星成倍增加，接收机具有更多的冗余观测信息，可

有效地减少 ＲＡＩＭ空洞，也使 ＲＡＩＭ技术可应用
于一些对完好性性能要求更高的应用，如民航飞

行中垂直引导进近（ＡＰＶ）Ⅰ、Ⅱ等阶段。
多星座 ＲＡＩＭ算法是指使用２个或 ２个以上

的卫星导航系统的冗余观测信息进行一致性校

验，以检测和识别故障。单星座系统中至少观测

到５颗卫星才能进行故障检测，考虑到不同星座
的时间系统之间的偏差，对于多星座需要更多冗

余观测量才能进行故障检测。文献［３］对 ＲＡＩＭ
的可用性预测进行了分析。文献［４６］提出了针
对多系统多故障情况下的完好性监测算法，其中

文献［４］对 ＧＰＳ／Ｇａｌｉｌｅｏ／ＧＬＯＮＡＳＳ组合导航在
ＡＰＶⅠ、ＡＰＶⅡ阶段利用 ＲＡＩＭ算法进行了分
析。Ｅｎｅ等［７８］

分析了 ＧＰＳ／Ｇａｌｉｌｅｏ组合导航在
ＡＰＶ阶段的 ＲＡＩＭ可用性。文献［９］对 ＧＰＳ／Ｇａｌ
ｉｌｅｏ组合导航 ＲＡＩＭ算法中的截止高度角、用户
等效距离误差等问题进行了分析。徐君毅等

［１０］

对 ＡＰＶ阶段的垂直保护水平在全球的分布情况
进行了研究。Ｌｅｅ等［１１］

提出了最优加权平均解

（ＯＷＡＳ）算法，国内的研究人员也对此算法进行
了扩展，郭靖等

［１２］
采用新的分组方法，满足双星

座双故障的应用场景，王式太
［１３］
设计了基于 Ｍ

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170926.1437.001.html
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　第 ４期 王尔申，等：ＢＤＳ／ＧＰＳ组合导航接收机自主完好性监测算法

估计的 ＲＡＩＭ 粗差探测和剔除算法。其中，
ＯＷＡＳ算法能够方便地兼容不同的星座，避免了
不同系统间时间系统、坐标系统转换带来的误差

影响，具有处理速度快、可用性高的特点，因此，本

文采用 ＯＷＡＳ算法对 ＢＤＳ／ＧＰＳ组合导航应用于
ＡＰＶ阶段进行了研究。

ＯＷＡＳ算法是将卫星按星座分为 ２组，监测
同时发生在同一星座中的多星故障，但此算法不

能有效地对双星座同时发生故障进行检测。本文

采用 ＯＷＡＳ算法，通过优化加权因子，提高算法
的可用性，并对 ＯＷＡＳ算法进行了改进。通过实
测数据验证了 ＯＷＡＳ算法对 ＡＰＶ阶段的可用性
和双星座双故障的检测。

１　ＯＷＡＳＲＡＩＭ算法

ＯＷＡＳＲＡＩＭ算法原理如图１所示。

图 １　ＯＷＡＳＲＡＩＭ算法原理

Ｆｉｇ．１　ＯＷＡＳＲＡＩＭａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

加权平均后的定位结果为

ｘＡ＝ｒｘ１＋（１－ｒ）ｘ２ （１）
式中：加权因子０≤ｒ≤１；ｘｎ（ｎ＝１，２）分别为 ＢＤＳ
和 ＧＰＳ的定位结果。

图１中：ｄｎ（ｎ＝１，２）分别为 ｘｎ与 ｘＡ的间隔
距离。对于加权平均解，要求以 ０．９９９的概率满
足：ｘＡ－ｘ≤ ｘＡ－ｘｎ ＋ ｘｎ－ｘ≤Ｔ＋ａｎ。其
中：Ｔ（ｎ＝１，２）为检验门限，ａｎ为无故障假设条件
下定位误差上限。所以，无故障卫星时，每个导航

系统 内 的 保 护 水 平 为：ＰＬｎ ＝Ｔ＋ａｎ，ＰＬ＝
ｍａｘ（ＰＬ１，ＰＬ２）。ＯＷＡＳ算法在只考虑垂直方向
上的定位精度与完好性要求时，可以归纳为如下

问题：

ｍｉｎ（ｍａｘ（ＶＰＬ１，ＶＰＬ２）） （２）
式中：ＶＰＬ为垂直保护级别。

同时，满足以下条件时，ＲＡＩＭ算法可用：
σＶ≤ σＶｍａｘ （３）
ｄｍａｊｏｒ≤ ｄｍａｊｏｒｍａｘ （４）
ＶＰＬ≤ ＶＡＬ （５）
ＨＰＬ≤ ＨＡＬ （６）
式中：σＶ为垂直方向上的定位误差标准差；σＶｍａｘ
为垂直方向上的定位误差标准差的最大值；ｄｍａｊｏｒ
为最终定位解水平方向上的定位误差标准差；

ｄｍａｊｏｒｍａｘ为飞行阶段规定的 ９５％水平方向上的定

位误差标准差的最大值；ＶＡＬ为垂直保护门限；
ＨＰＬ为水平保护级别；ＨＡＬ为水平保护门限［１０］

。

σＶ和 ｄｍａｊｏｒ的标准由以下２个操作需求推导：
１）９５％的导航系统误差（ＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ

Ｅｒｒｏｒｓ，ＮＳＥ）边界：１．９６σＶ ＝４ｍ，１．９６ｄｍａｊｏｒ＝１６ｍ
（１．９６对应于高斯分布假设的９５％分布）。

２）ＮＳＥ边界满足无故障条件完好性可用性
时：ＫＶσＶ≤ＶＡＬ（垂直方向），ＫＨｄｍａｊｏｒ≤ＨＡＬ（水平

方向），当 Ｐｒ｛ＨＭＩ｝＝１０
－８／ａｐｐｒｏａｃｈ（Ｐｒ为概率，

ＨＭＩ为危险误导信息，ａｐｐｒｏａｃｈ为进近）时，ＫＶ ＝

５．７３，ＫＨ ＝６．４７
［１０］
。

σＶｍａｘ和 ｄｍａｊｏｒｍａｘ的值分别为
σＶｍａｘ＝ｍｉｎ（４ｍ／１．９６，ＶＡＬ／ＫＶ）
ｄｍａｊｏｒｍａｘ＝ｍｉｎ（１６ｍ／１．９６，ＨＡＬ／ＫＨ）
１．１　协方差矩阵

ＯＷＡＳ算法为

ｘＡ＝
ｗ１ｘ１＋ｗ２ｘ２
ｗ１＋ｗ２

＝
ｗ１

ｗ１＋ｗ２
ｘ１＋

ｗ２
ｗ１＋ｗ２

ｘ２ ＝

　　ｒｘ１＋（１－ｒ）ｘ２ （７）

式中：ｗ１为 ＧＰＳ定位解在最终解中所占权重；ｗ２

为 ＢＤＳ定位解在最终解中所占权重；ｒ≡
ｗ１

ｗ１＋ｗ２
，

且０≤ｒ≤１。
ＯＷＡＳ算法的位置误差与加权因子的关系

如下：

ΔｘＡ＝ｒΔｘ１＋（１－ｒ）Δｘ２ （８）
式中：Δｘ１为 ＧＰＳ定位解与真实位置之间的误差；
Δｘ２为 ＢＤＳ定位解与真实位置之间的误差；ΔｘＡ
为最终加权平均定位解与真实位置之间的误差。

加权最小二乘定位解的位置误差
［１４］
表达式

如下：

Δｘｎ＝（Ｇ
Ｔ
ｎＷｎＧｎ）

－１ＧＴｎＷｎΔＲｎ （９）

Ｐｎ≡Ｅ（ΔｘｎΔｘ
Ｔ
ｎ）＝（Ｇ

Ｔ
ｎＷｎＧｎ）

－１
（１０）

式中：Ｇ为伪距误差与接收机位置及钟差的关联
矩阵；Ｗ为加权矩阵；ΔＲ为伪距误差矢量；Ｐｎ为
定位误差的协方差矩阵（ｎ＝１，２分别表示 ＧＰＳ和
ＢＤＳ）。

最优解和各导航系统定位解误差互相关表达

式如下：

Ｅ（ΔｘＡΔｘ
Ｔ
１）＝ｒＰ１＋（１－ｒ）Ｅ（Δｘ２Δｘ

Ｔ
１） （１１）

Ｅ（ΔｘＡΔｘ
Ｔ
２）＝ｒＥ（Δｘ１Δｘ

Ｔ
２）＋（１－ｒ）Ｐ２ （１２）

假设ＧＰＳ与ＢＤＳ伪距误差不相关，则Ｅ（ΔＲ２·

ΔＲＴ１）＝０，Ｅ（ΔＲ１ΔＲ
Ｔ
２）＝０。由此，得

Ｅ（Δｘ２Δｘ
Ｔ
１）＝（Ｇ

Ｔ
２Ｗ２Ｇ２）

－１ＧＴ２Ｗ２Ｅ（ΔＲ２ΔＲ
Ｔ
１）·

　　Ｗ１Ｇ１（Ｇ
Ｔ
１Ｗ１Ｇ１）

－１＝０ （１３）

５８６
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Ｅ（Δｘ１Δｘ
Ｔ
２）＝（Ｇ

Ｔ
１Ｗ１Ｇ１）

－１ＧＴ１Ｗ１·

　　Ｅ（ΔＲ１ΔＲ
Ｔ
２）Ｗ２Ｇ２（Ｇ

Ｔ
２Ｗ２Ｇ２）

－１＝０ （１４）

因此，Ｅ（ΔｘＡΔｘ
Ｔ
１）＝ｒＰ１，Ｅ（ΔｘＡΔｘ

Ｔ
２）＝（１－

ｒ）Ｐ２，即

Ｅ（Δｘ１Δｘ
Ｔ
Ａ）＝ｒＰ１ （１５）

Ｅ（Δｘ２Δｘ
Ｔ
Ａ）＝（１－ｒ）Ｐ２ （１６）

同理，加权平均解 ｘＡ的定位误差协方差矩阵
ＰＡ如下：

ＰＡ＝Ｅ（ΔｘＡΔｘ
Ｔ
Ａ）＝ｒ

２Ｐ１＋（１－ｒ）
２Ｐ２ （１７）

协方差矩阵 Ｊｎ为

Ｊｎ≡Ｅ（（Δｘｎ －ΔｘＡ）（Δｘｎ －ΔｘＡ）
Ｔ
）＝

　　Ｅ（ΔｘｎΔｘ
Ｔ
ｎ －ΔｘＡΔｘ

Ｔ
ｎ －ΔｘｎΔｘ

Ｔ
Ａ ＋ΔｘＡΔｘ

Ｔ
Ａ）

（１８）
将式（１０）、式（１１）、式（１５）、式（１７）代入

式（１８）中，可得
Ｊ１＝（１－ｒ）

２
（Ｐ１＋Ｐ２）＝（１－ｒ）

２ＰＳ （１９）
式中：ＰＳ＝Ｐ１＋Ｐ２。

同理

Ｊ２＝Ｅ（（Δｘ２－ΔｘＡ）（Δｘ２－ΔｘＡ）
Ｔ
）＝

　　ｒ２（Ｐ１＋Ｐ２）＝ｒ
２ＰＳ （２０）

１．１．１　加权因子确定保护级别
令

Ｋｆｄ≡Ｑ
－１ Ｐｆｄ( )４ （２１）

Ｋｍｄ≡Ｑ
－１
（Ｐｍｄ） （２２）

式中：Ｑ－１为标准单边累加分布函数的逆函数；Ｐｆｄ
为虚警率（参考国际民航不同进近阶段导航性能

要求，虚警率与连续性保持一致。虚警率除以 ４
是因为总的允许虚警率在垂直和水平方向上平均

分配
［１０］
）；Ｐｍｄ为最大允许漏警率（完好性风险等

于漏警率与卫星故障率的乘积）。

令

σＶ，１≡ Ｐ１（３，３槡 ） （２３）

σＶ，２≡ Ｐ２（３，３槡 ） （２４）

σＶ，Ｓ≡ ＰＳ（３，３槡 ）＝ Ｐ１（３，３）＋Ｐ２（３，３槡 ） （２５）
由式（１９）和式（２０）可以得出

σｄＶ，１≡ Ｊ１（３，３槡 ）＝（１－ｒ） ＰＳ（３，３槡 ）＝
　　（１－ｒ）σＶ，Ｓ （２６）

σｄＶ，２≡ Ｊ２（３，３槡 ）＝ｒ ＰＳ（３，３槡 ）＝ｒσＶ，Ｓ （２７）
ＶＰＬ１和 ＶＰＬ２分别为

ＶＰＬ１＝ＴＶ，１＋ａＶ，１＝ＫｆｄσｄＶ，１＋ＫｍｄσＶ，１ ＝
　　Ｋｆｄ（１－ｒ）σＶ，Ｓ＋ＫｍｄσＶ，１ （２８）
ＶＰＬ２＝ＴＶ，２＋ａＶ，２＝ＫｆｄσｄＶ，２＋ＫｍｄσＶ，２ ＝
　　ＫｆｄｒσＶ，Ｓ＋ＫｍｄσＶ，２ （２９）

由图２可以看出，ＶＰＬ１是加权因子的一元线
性递减函数；ＶＰＬ２是加权因子的一元线性递增函
数。在 ＯＷＡＳ算法中，ＶＰＬ＝ｍａｘ（ＶＰＬ１，ＶＰＬ２），
当 ＶＰＬ１＝ＶＰＬ２时，得到最小化的 ＶＰＬ，此时可得

ｒｍｉｎＶＰＬ＝
１
２
＋１
２
·
Ｋｍｄ
Ｋｆｄ
·
σＶ，１－σＶ，２
σＶ，Ｓ

（３０）

ＶＰＬ＝１
２
ＫｆｄσＶ，Ｓ＋

１
２
Ｋｍｄ（σＶ，１＋σＶ，２） （３１）

图 ２　ＶＰＬ１、ＶＰＬ２与加权因子的函数

Ｆｉｇ．２　ＶＰＬ１ａｎｄＶＰＬ２ａｓａｆｕｎｃｔｉｏｎｏｆｗｅｉｇｈｔｆａｃｔｏｒ

１．１．２　加权因子确定误差精度 σＶ和 ｄｍａｊｏｒ
ＯＷＡＳ位 置 误 差 的 协 方 差 矩 阵 ＰＡ ＝

Ｅ（ΔｘＡΔｘ
Ｔ
Ａ）＝ｒ

２Ｐ１＋（１－ｒ）
２Ｐ２。

σＶ和 ｄｍａｊｏｒ为

σＶ＝ ＰＡ（３，３槡 ） （３２）

ｄｍａｊｏｒ {＝ ＰＡ（１，１）＋ＰＡ（２，２）
２

＋

[　　 ＰＡ（１，１）－ＰＡ（２，２）( )２

２

＋（ＰＡ（１，２）） ]２ }
１
２

１
２

（３３）

由式（３）、式（４）可知，ＲＡＩＭ算法可用要满足：
σＶ≤ σＶｍａｘ
ｄｍａｊｏｒ≤ ｄｍａｊｏｒｍａｘ
１．１．３　确定最优加权因子

ＯＷＡＳ最重要的是在降低保护水平的条件下
满足精度的要求。

如图３所示，ｒｍｉｎＶＰＬ表示垂直保护水平最小时
的加权因子，但此时不满足 σＶ 的标准，而 ｒｍｉｎσＶ
满足最小化 σＶ，却不满足 ＶＰＬ≤ＶＡＬ，ｒｂｅｓｔｉｎｔ表示
在保证精度要求下修正加权因子 ｒｍｉｎＶＰＬ来最小化
ＶＰＬ，ｒｂｅｓｔａｃｃ表示通过修正最小化精度加权因子 σＶ
保证可用性的要求。

ＡＰＶ飞行阶段时需更大可能的保证算法的
可用性，故采用 ｒｂｅｓｔｉｎｔ作为最终加权因子，则

σＶ≤ σＶｍａｘ→ ＰＡ（３，３）≤ σ
２
Ｖｍａｘ→

　　ｒ２Ｐ１（３，３）＋（１－ｒ）
２Ｐ２（３，３）－σ

２
Ｖｍａｘ≤０

（３４）

６８６
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图 ３　加权因子的计算

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｗｅｉｇｈｔｆａｃｔｏｒ

　　式（２３）和式（２４）代入到式（３４）中，可得
（σ２Ｖ，１＋σ

２
Ｖ，２）ｒ

２－２σ２Ｖ，２ｒ－（σ
２
Ｖｍａｘ－σ

２
Ｖ，２）≤０

（３５）
由式（３５）计算可得２个解，如下：

ｒ１＝
σ２Ｖ，２－ σ４Ｖ，２＋（σ

２
Ｖ，１＋σ

２
Ｖ，２）（σ

２
Ｖｍａｘ－σ

２
Ｖ，２槡 ）

σ２Ｖ，１＋σ
２
Ｖ，２

（３６）

ｒ２＝
σ２Ｖ，２＋ σ４Ｖ，２＋（σ

２
Ｖ，１＋σ

２
Ｖ，２）（σ

２
Ｖｍａｘ－σ

２
Ｖ，２槡 ）

σ２Ｖ，１＋σ
２
Ｖ，２

（３７）
由于 ｒ１≤ｒ≤ｒ２，且０≤ｒ≤１，所以

ｒａｃｃ，ｍｉｎ≤ ｒ≤ ｒａｃｃ，ｍａｘ （３８）
式中：ｒａｃｃ，ｍｉｎ＝ｍａｘ（ｒ１，０）；ｒａｃｃ，ｍａｘ＝ｍｉｎ（ｒ２，１）。

当 ｒａｃｃ，ｍｉｎ≤ ｒｍｉｎＶＰＬ≤ ｒａｃｃ，ｍａｘ时，加权因子 ｒ
如下：

ｒ＝ｒｍｉｎＶＰＬ （３９）
当 ｒｍｉｎＶＰＬ≤ｒａｃｃ，ｍｉｎ时，加权因子 ｒ如下：

ｒ＝ｒａｃｃ，ｍｉｎ （４０）
当 ｒａｃｃ，ｍａｘ≤ｒｍｉｎＶＰＬ时，加权因子 ｒ如下：

ｒ＝ｒａｃｃ，ｍａｘ （４１）
１．２　故障检测与识别

ＯＷＡＳＲＡＩＭ算法是以 ＧＰＳ、ＢＤＳ到 ｘＡ的距

离作为故障检测的检验统计量
［１５１６］

，按照国际民

航组织（ＩＣＡＯ）要求的性能标准得到检验门限。
当双星座同时出现故障时，２个检验统计量均会
在故障产生的时刻超过检验门限。当单星座产生

故障时，故障星座的定位解使得 ＯＷＡＳ与无故障
星座的距离增加，容易产生误警，此时采用加权最

小二乘残差的故障检测对 ＯＷＡＳ定位域的故障
检测进行辅助，完成单星座故障的检测。

１．２．１　故障检测
ＧＮＳＳ伪距观测线性化方程为

ΔＲ＝Ｇｘ＋ε （４２）
式中：ε为观测噪声矢量。

对式（４２）运用加权最小二乘法求解，得到的

解为

ｘｗｌｓ＝（Ｇ
ＴＷＧ）－１ＧＴＷΔＲ＝ＢΔＲ （４３）

式中：Ｂ＝（ＧＴＷＧ）－１ＧＴＷ。
伪距残差矢量 ｖ为

ｖ＝ΔＲ－Ｇｘｗｌｓ ＝

　　（Ｉｎ －Ｇ（Ｇ
ＴＷＧ）－１ＧＴＷ）ΔＲ＝ＣΔＲ （４４）

矩阵 Ｃ的协因数矩阵为
Ｑ＝Ｗ－１－Ｇ（ＧＴＷＧ）－１ＧＴ

伪距残差平方和为

ＳＳＥＷＬＳ＝ｖ
Ｔｖ＝ΔＲＴＷΔＲ （４５）

在卫星导航系统正常工作的情况下，各卫星

伪距残差都较小，伪距残差平方和也较小；当某个

测量伪距存在较大偏差时，伪距残差平方和会变

大。假设卫星导航系统正常工作时，观测噪声 ε
中的各个分量是均值为 ０、方差为 σ２的正态分布
随机误差，且它们相互独立。依据统计分布理论，

若 ε的均值为 ０，ＳＳＥＷＬＳ服从自由度为（ｎ－４）的

χ２分布；若 ε的均值不为０，则 ＳＳＥＷＬＳ服从自由度

为（ｎ－４）的非中心化 χ
２
分布。对 ＳＳＥＷＬＳ作二元

假设：

１）无故障假设 Ｈ０：Ｅ（ε）＝０，则 ＳＳＥＷＬＳ～

χ２（ｎ－４）。
２）有故障假设 Ｈ１：Ｅ（ε）≠０，则 ＳＳＥＷＬＳ～

χ２（λ，ｎ－４）。

Ｐｒ（ＳＳＥＷＬＳ ＞ｔＷＬＳ）＝１－∫
ｔＷＬＳ

０
ｆχ２（ｎ－４）（ｘ）ｄｘ＝

　　∫
∞

ｔＷＬＳ

ｆχ２（ｎ－４）（ｘ）ｄｘ＝ＰＦＡ （４６）

由式（４６）可以解得 ｔＷＬＳ值。
１．２．２　故障识别

根据残差和观测误差的关系式，定义故障识

别的检验统计量为

ｄｉ＝
ｖｉ
Ｑ槡 ｉｉ

（４７）

式中：ｉ＝１，２，…，ｎ，并且 ｎ为可见卫星数目；ｖｉ为
利用加权最小二乘法求得的伪距残差；Ｑｉｉ为矩阵
Ｑ的第 ｉ行第 ｉ列；ｄｉ～Ｎ（０，１）。

对统计量 ｄｉ做二元假设：
１）Ｈ０（无故障）：Ｅ（εｉ）＝０，则 ｄｉ～Ｎ（０，１）。
２）Ｈ１（有故障）：Ｅ（εｉ）≠０，则 ｄｉ～Ｎ（δｉ，１）。
其中，δｉ为统计量偏移参数。给定总体的误

警率 ＰＦＡ，可计算出对应的检验门限 Ｔ１ＷＬＳ。计算
如下：

Ｐｒ（ｄｉ＞Ｔ１ＷＬＳ）＝∫
∞

Ｔ１ＷＬＳ

ｆＮ（０，１）（ｘ）ｄｘ＝ＰＦＡ／ｎ （４８）

由式（４８）可解得门限值 Ｔ１ＷＬＳ。

７８６
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设 ｄｉ＝ ｖｉ ／Ｑ槡 ｉｉ为检验统计量，对应的检验

门限值为 Ｔ１ＷＬＳ。比较检验统计量 ｄｉ与检验门限
Ｔ１ＷＬＳ进行卫星故障识别。

２　算法验证与结果分析

采用 ＩＧＳ（ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＧＰＳＳｅｒｖｉｃｅ）２０１６年
７月３１日０时的 ＢＤＳ、ＧＰＳ系统 ＲＩＮＥＸ数据对本
文算法进行仿真验证。

在 ＧＰＳ可见星中的第 １６颗卫星、ＢＤＳ可见
星中的第 ７颗卫星中，分别在 ５００～９００ｓ时刻人
为加入３０、５０、７０ｍ伪距偏差。

图４（ａ）、（ｂ）分别为未加伪距偏差时 ＧＰＳ和
ＢＤＳ的垂向定位域检验统计量。图５（ａ）、（ｂ）分
别为在 ５００ｓ开始加入 ３０、５０、７０ｍ伪距偏差
时ＧＰＳ、ＢＤＳ的检验统计量。可知，当加入伪距

图 ４　ＢＤＳ／ＧＰＳ未加入伪距偏差的检验统计量

Ｆｉｇ．４　ＢＤＳ／ＧＰＳｔｅｓｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｗｉｔｈｎｏ

ｐｓｅｕｄｏｒａｎｇｅｂｉａｓ

图 ５　ＢＤＳ／ＧＰＳ加入不同伪距偏差的检验统计量

Ｆｉｇ．５　ＢＤＳ／ＧＰＳｔｅｓｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｓｅｕｄｏｒａｎｇｅｂｉａｓ

偏差时，检验统计量值会发生跳变；未加入伪距偏

差时，检验统计量值波动较小。

双故障卫星检测结果如图６所示。
由图６可知，在 ＧＰＳ和 ＢＤＳ系统的第 １６颗

卫星和第７颗卫星中加入５０ｍ伪距偏差，检验统
计量大于检验门限，可以对故障进行检测。

双星座双故障算法识别率结果如图 ７所示。
可知，当伪距偏差值较小时，不能识别出故障卫

星；当故障卫星伪距偏差在 ３０ｍ以上时，ＢＤＳ／
ＧＰＳ能识别全部故障。

图 ６　ＢＤＳ／ＧＰＳ故障卫星检测

Ｆｉｇ．６　ＢＤＳｆａｕｌｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

图 ７　故障识别率

Ｆｉｇ．７　Ｆａｕｌｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒａｔｅ

３　结　论

本文研究了一种 ＢＤＳ／ＧＰＳ组合导航 ＲＡＩＭ
算法，对算法进行了详细的理论分析，并利用 ＩＧＳ

８８６
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网站数据对算法进行验证。

１）本文算法对 ＢＤＳ／ＧＰＳ双卫星故障检测与
识别是可用的。

２）当伪距偏差在３０ｍ以上时可有效地检测
与识别。

研究结果对多星座组合导航接收机自主完好

性监测算法研究有一定的参考价值。
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放飞过程中平流层飞艇运动与受力分析

张泰华１，２，姜鲁华１，３，，周江华１

（１．中国科学院光电研究院，北京 １０００９４；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９；　３．中国科学院高能物理研究所，北京 １０００４９）

　　摘　　　要：平流层飞艇放飞方式是其安全起飞的先决条件。本文对平流层飞艇放飞过
程动力学响应建立了力学模型，提出了解析求解方法，开展了定量分析研究。依据影响平流层

飞艇放飞过程的关键因素，对单氦气囊结构以及多氦气囊结构的平流层飞艇放飞过程进行了

动力学分析，将单氦气囊结构飞艇动力学响应的定量分析结果与飞行试验过程中获得的数据

进行对比，验证了分析方法的准确性，为进一步优化放飞过程的操作提供了依据。

关　键　词：平流层飞艇；放飞过程；动力学分析；单氦气囊结构；多氦气囊结构
中图分类号：Ｖ２７４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０６９１０９

　　由于平流层在大气环境、气象条件和高度等
多方面的综合特点，在平流层部署飞艇进行长期

环境监测、通信中继和对地观测成为研究热

点
［１］
。平流层飞艇的工作高度比卫星低，电波传

播时延小，自由空间损耗小，造价相对较低。同

时，平流层飞艇还有较强的抗毁生存能力。因此，

平流层飞艇效费比将高于其他亚轨道飞行器和低

轨卫星，在区域监控和天地、天空信息交互方面
优势明显，无论是在军用，还是科学及民用领域，

都具有极其广阔的应用前景
［２３］
。在国际上，美

国和日本等国进行了一些探索性试验，美国

ＨｉＳｅｎｔｉｎｅｌ系列［４５］
和 ＨＡＬＥＤ［６７］飞艇曾进行了

一些关键技术探索和飞行试验，日本 ＧＴＳ系列［８］

和 ＳＰＦ［９］不带动力飞艇也曾在升空试验中成功到

达了平流层高度，这些工作为平流层飞艇技术的

发展积累了一定的经验。

从解除地面设备对飞艇的约束到飞艇离开地

面的过程即为飞艇的放飞过程。将体积庞大的平

流层飞艇从艇库转运至放飞场，并尽快实施放飞

决定了整个飞行试验是否能顺利实施，一些平流

层飞艇在放飞阶段即被迫推迟或取消飞行试

验
［６７，９］

。平流层飞艇放飞后，由静止开始加速上

升，艇体内氦气窜动引起浮心和重心变化导致飞

艇运动复杂，庞大的体积和巨大的表面积导致了

气动与附加质量的叠加，影响了飞艇的动力响应。

位于柔性艇体上设备在放飞过程中的过载及其对

柔性艇体的应力集中进一步增加了放飞过程的不

确定因素和风险。

随着飞行试验的开展，国内外对平流层飞艇

放飞过程也进行了大量研究。Ｓｅｌｂｙ［１０］对平流层

飞艇在不同工况下放飞及放飞后的特性做了较为

深入的研究，分别分析了在顺风和逆风情况下实

施放飞时所受的气动力及放飞风险；赵攀峰等
［１１］

以常规布局形式的平流层飞艇为例，分析了飞艇

放飞、回收的一般步骤，对上升、下降过程做了数

值仿真分析；郭羉等［１２］
分析了飞艇基本热力学行

为，研究了艇体及内部气体的能量方程并建立了

详细的飞艇动力学和运动学模型，通过对不同场

景的问题进行最优化轨迹求解，评估了飞艇在上

升过程中，太阳能辐射和风场对热交换的影响，进

lenovo
全文下载
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而将不同时间点放飞对飞艇的影响进行了评估；

吴雷等
［１３］
分析了飞艇在放飞过程中因其所处环

境的巨大变化导致飞艇内部气体质量和分布情况

的变化情况，给出了能基本反映这一变化过程的

飞艇放飞段动力学模型。总的来说，这些研究主

要对飞艇放飞时机的选择及模型的求解进行了定

性的分析，还没有开展较为系统的研究。

本文分析了放飞过程飞艇动力学响应特征，

计算飞艇完成放飞所需的时间，以及在此期间飞

艇的仰角、角速度和地面支撑力等变化。将计算

结果与飞行试验比较，为平流层飞艇放飞过程提

供了解析求解方法，也为相关操作及地面辅助措

施的选择提供参考。本文在计算过程中忽略地面

风对放飞过程的影响，主要分析放飞过程中的艇

体气动阻力。

１　平流层飞艇囊体结构形式

平流层飞艇通常选择在２０ｋｍ左右的平流层
底部飞行或驻留，平流层大气稀薄，要依靠浮力保

持稳定驻空，需要飞艇具有较大的体积，一般在数

万至数十万立方米之间，飞艇的长度在百米量

级
［１４］
。平流层飞艇在地面时，由于大气密度较

高，只需在飞艇内充入较少的氦气就能提供满足

所需的升空浮力，艇囊 ９０％以上的空间中充满空
气以使飞艇保持设计外形。一般而言，平流层飞

艇的艇囊可分为单氦气囊和多氦气囊 ２种形式，
如图１所示。

单氦气囊结构中，艇囊中的氦气都在一个氦

气囊中，与空气囊之间只有一个副气囊隔层，在飞

艇纵向一般对气体无约束。日本于 ２００３年 ８月
成功实施了飞行试验的 ＳＰＦ１飞艇即采用了单氦
气囊结构

［９］
，飞艇前点解除约束后，飞艇加速抬

头升空，放飞照片如图２所示。
多氦气囊结构中，艇囊中的氦气和（或）空气

被分割成了２个以上的单独空间，以限制其在飞
艇纵向的窜动，防止飞艇姿态变化超出可控范围。

为了便于在飞艇上升过程中排气顺畅和保持压

差稳定，也可将氦气囊或空气囊进行局部联通。

图 １　平流层飞艇氦气囊结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆ

ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐ

美国于 ２０１１年 ７月进行了“ＨＡＬＥＤ”平流层飞
艇飞行试验

［６７］
（见图 ３），该飞艇解除两侧约束

后，飞艇姿态平稳，推测其囊体结构采用了多氦气

囊结构形式。

本文对平流层飞艇采用２种氦气囊结构形式
的放飞过程进行分析，并将分析得到的单氦气囊

结构的定量结果与飞行试验过程中获得的数据进

行对比，验证分析计算方法的正确性，也为进一步

优化放飞过程的操作提供依据。

图 ２　ＳＰＦ１飞艇放飞（日本）

Ｆｉｇ．２　ＬａｕｎｃｈｏｆＳＰＦ１ａｉｒｓｈｉｐ（Ｊａｐａｎ）

图 ３　ＨＡＬＥＤ飞艇放飞（美国）

Ｆｉｇ．３　ＬａｕｎｃｈｏｆＨＡＬＥＤａｉｒｓｈｉｐ（ＵＳＡ）

２　单氦气囊结构放飞过程分析

根据单氦气囊结构的特点和安全可靠放飞的

要求，一种典型的平流层飞艇放飞过程如图 ４所
示。放飞前，飞艇接近于水平放置，艇体两侧各用

２根绳索拉住，并使艇体后部坐落在支撑垫上，艇
体处于小仰角状态；放飞时，解除艇体两端约束，

在浮力作用下，艇体快速抬头，仰角迅速增大，

当艇体前部升到一定高度时，后部脱离支撑垫，飞

图 ４　一种单氦气囊结构飞艇的放飞过程

Ｆｉｇ．４　Ｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｉｒｓｈｉｐｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅ

ｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２９６
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艇以大仰角状态起飞离地，放飞过程完成。

２．１　飞艇受力
飞艇依靠内部充气达到一定的正压，以保证

其设计外形并使其具有一定的刚度。据此，假设

飞艇为刚体，建立如图 ５所示坐标系。ＯＸＹ坐标
系为地面坐标系，Ｏ′ｘｙ为艇基坐标系，以飞艇体
心为坐标原点，Ｏ′ｘ轴为飞艇纵轴，Ｏ′ｚ轴垂直
Ｏ′ｘｙ平面，坐标轴符合右手法则。

图５中：Ｔ１和 Ｔ２分别表示地面设备对飞艇
约束力；Ｆｂ为艇囊内氦气总浮力；Ｎｘ、Ｎｙ为飞艇
所受的接触力；Ｇ为艇体结构重力。

为使问题具有普遍性，假设飞艇在放飞前初

始仰角为 φ０。从后往前依次解除两端拉绳 Ｔ２、Ｔ１
的约束，飞艇前部逐渐升起。在此过程中的某一

时刻，飞艇受力和角度如图６所示。

图 ５　飞艇放飞前受力示意图

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｒｃｅｄｉａｇｒａｍｂｅｆｏｒｅａｉｒｓｈｉｐｌａｕｎｃｈ

图 ６　飞艇放飞过程中受力与角度示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｏｒｃｅｓｔａｔｕｓａｎｄａｎｇｌｅ

ｄｕｒｉｎｇａｉｒｓｈｉｐｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓ

[
地面坐标系与艇体坐标系的关系为

Ｘ]Ｙ [＝ ｃｏｓφ ｓｉｎφ
－ｓｉｎφ ｃｏｓ ] [φ ]ｘｙ （１）

２．２　动力学方程
飞艇放飞前系统静止，力系平衡，有

Ｆｂ＋Ｇ＋∑
２

ｉ＝１
Ｔｉ＋Ｎ＋Ｆｄ＝０ （２）

式中：Ｆｂ、Ｆｄ和 Ｎ分别为浮力、气动阻力和腹部
支撑力。放飞后，在体心坐标系上建立方程，可得

矢量形式的动力学方程
［１５］

[
为

ｍＥ＋ｍ′ －ｍ［ｒＧ ×］
ｍ［ｒＧ ×］ Ｉｏ＋Ｉ′ ] [

ｏ

Ｖ
·

ｏ

]ω ＋

[　　
ω×［（ｍＥ＋ｍ′）Ｖｏ］＋ｍω×（ω×ｒＧ）
ｍｒＧ ×（ω×Ｖｏ）＋［ω×］（Ｉｏ＋Ｉ′ｏ） ]ω

＝

[　　
Ｆｓ
Ｍ ]
ｓ

（３）

式中：Ｆｓ、Ｍｓ分别为浮力、重力、气动阻力、腹部支

撑力的合力与合力矩；ｍ为飞艇闭系统质量；Ｅ为
单位矩阵；Ｉｏ为飞艇闭系统相对体心的转动惯
量；ｍ′和 Ｉ′ｏ分别为飞艇附加质量和附加惯量矩
阵；Ｖｏ和 ω分别为飞艇（相对地面）的速度和转
动角速度；ｒＧ为体心至质心的矢径。

展开后，可得到 ６自由度标量形式的动力学
方程。本文着重考虑飞艇发放过程纵剖面内的运

动，因此抽取其纵向 ３自由度标量形式的动力学
方程如下：

ｍｘ ０ －ｍｙａ
０ ｍｙ ｍｘａ
－ｍｙａ ｍｘａ Ｊ











ｚ

Ｖ
·

ｘ

Ｖ
·

ｙ

ω












ｚ

＋

　　ωｚ

－（ｍｙＶｙ＋ｍωｚｘａ）

ｍｘＶｘ－ｍωｚｙａ
ｍ（Ｖｘｘａ＋Ｖｙｙａ









）

＝

Ｎｘ＋Ｆｘ
Ｎｙ＋Ｆｙ
ＭＮ ＋Ｍ










ｚ

（４）

式中：ＭＮ为飞艇所受的接触力矩；Ｆｘ、Ｆｙ和 Ｍｚ分
别为浮力、重力、气动阻力产生的合力分量和合力

矩；（ｘａ，ｙａ）为飞艇系统总质心。
式（４）变换后得

Ｎｘ＝ｍｘＶ
·

ｘ－ｍｙａωｚ－ωｚ（ｍｙＶｙ＋ｍωｚｘａ）－Ｆｘ

Ｎｙ＝ｍｙＶ
·

ｙ＋ｍｘａωｚ＋ωｚ（ｍｘＶｘ－ｍωｚｙａ）－Ｆｙ

ＭＮ＝－ｍｙａＶ
·

ｘ＋ｍｘａＶ
·

ｙ＋Ｊωｚ＋

　　ｍωｚ（ｘａＶｘ＋ｙａＶｙ）－Ｍ













ｚ

（５）
式中：Ｊ为飞艇转动惯量。
ｍｘ＝ｍ＋ｍＡｘ
ｍｙ＝ｍ＋ｍＡｙ
Ｊｚ＝Ｉｚ＋ＩＡ

{
ｚ

（６）

其中：ｍＡｘ、ｍＡｙ和 Ｉｚ、ＩＡｚ分别为附加质量和惯性矩。
运动学方程：

φ＝－ωｚ （７）
式中：φ为飞艇仰角。

Ｘ
·

ｏ

Ｙ
·









ｏ

[＝ ｃｏｓφ ｓｉｎφ
－ｓｉｎφ ｃｏｓ ]φ Ｖｘ

Ｖ[ ]
ｙ

（８）

２．３　约束条件
在放飞过程中，假设飞艇与支撑点 Ｐ之间无

相对滑动，飞艇质心与支撑点 Ｐ之间距离为 Ｌ。
当飞艇仰角为 φ时，图６中各角度间关系为

α＝φ＋θＰ （９）
　　将飞艇姿态变化过程中质心近似为不变，则

３９６
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θＰ为常数，对式（９）求导，有
α＝φ＝－ωｚ （１０）
　　由此可知，飞艇轴向角速度 α与质心绕支撑
点 Ｐ旋转角速度 φ相同，为计算方便，推导过程
将角速度统一用 ωｚ求解。根据支撑点 Ｐ，可得
Ｖｘ＝ＬωｚｓｉｎθＰ
Ｖｙ＝－Ｌωｚｃｏｓθ

{
Ｐ

（１１）

对式（１１）求导，可得

Ｖ
·

ｘ＝ＬωｚｓｉｎθＰ

Ｖ
·

ｙ＝－Ｌωｚｃｏｓθ
{

Ｐ

（１２）

　　将式（１１）、式（１２）代入式（５），得
Ｎｘ＝（ｍｘＬｓｉｎθＰ －ｍｙａ）ωｚ＋

　　（ｍｙＬｃｏｓθＰ －ｍｘａ）ω
２
ｚ －Ｆｘ

Ｎｙ＝（－ｍｙＬｃｏｓθＰ ＋ｍｘａ）ωｚ＋

　　（ｍｘＬｓｉｎθＰ －ｍｙａ）ω
２
ｚ －Ｆｙ

ＭＮ＝（－ｍｙａＬｓｉｎθＰ －ｍｘａＬｃｏｓθＰ ＋Ｊｚ）ωｚ＋

　　ｍＬ（ｘａｓｉｎθＰ －ｙａｃｏｓθＰ）ω
２
ｚ －Ｍ















ｚ

（１３）
２．４　力和力矩

根据飞艇受力，将飞艇受到的气动阻力分解

为沿 ｘ和 ｙ２个方向，根据飞艇外形仿真得到这 ２
个方向气动阻力系数

［１６］
，有

ＭＮ＝Ｌ（ＮｙｃｏｓθＰ －ＮｘｓｉｎθＰ） （１４）
Ｆｘ＝－（Ｆｂ－Ｇ）ｓｉｎφ＋Ｆｄｘ ＝

　　 －Ｆｆｓｉｎφ＋Ｆｄｘ
Ｆｙ＝（Ｆｂ－Ｇ）ｃｏｓφ－Ｆｄｙ ＝Ｆｆｃｏｓφ－Ｆｄｙ
Ｍｚ＝Ｆｂ（ｘｂｃｏｓφ＋ｙｂｓｉｎφ）－

　　ｍｇ（ｘａｃｏｓφ＋ｙａｓｉｎφ













）

（１５）
式中：（ｘｂ，ｙｂ）为飞艇浮心；Ｆｆ为净浮力；Ｆｄｘ和 Ｆｄｙ
为飞艇气动阻力。

根据飞艇气动阻力公式
［１７］
，将式（１１）代入得

Ｆｄｘ＝０．５Ｃｄｘρ

Δ２
３Ｌ２ω２ｚｓｉｎ

２θＰ

Ｆｄｙ＝０．５Ｃｄｙρ

Δ２
３Ｌ２ω２ｚｃｏｓ

２θ{
Ｐ

（１６）

式中：ρ为空气密度；

Δ

为飞艇体积；Ｃｄｘ和 Ｃｄｙ分别
为飞艇在 ｘ和 ｙ方向的阻力系数。

由式（１３）～式（１６）得到解除约束后的动力
学微分方程

ｆ１ωｚ＋ｆ２ω
２
ｚ ＋ｆ３＝０ （１７）

式中：

ｆ１ ＝－Ｌ
２
（ｍｙｃｏｓ

２θＰ ＋ｍｘｓｉｎ
２θＰ）＋

　　２ｍＬ（ｘａｃｏｓθＰ ＋ｙａｓｉｎθＰ）－Ｊｚ （１８）

ｆ２＝Ｌ
２
［（ｍｘ－ｍｙ）ｃｏｓθｐｓｉｎθｐ＋

　　０．５ρ

Δ

　
２
３Ｌ（Ｃｄｙｃｏｓ

３θＰ ＋Ｃｄｘｓｉｎ
３θＰ）］ （１９）

ｆ３＝Ｆｂ（ｘｂｃｏｓφ＋ｙｂｓｉｎφ）－ＦｆＬ（ｃｏｓφｃｏｓθＰ ＋
　　ｓｉｎφｓｉｎθＰ）－ｍｇ（ｘａｃｏｓφ＋ｙａｓｉｎφ） （２０）
　　式（１７）与式（７）、式（８）一起构成了方程的
解。支撑点 Ｐ所受的约束力，可由式（１３）和
式（１５）得到，转换到地面坐标系为
ＮＸ＝Ｎｘｃｏｓφ＋Ｎｙｓｉｎφ （２１）
ＮＹ＝－Ｎｘｓｉｎφ＋Ｎｙｃｏｓφ （２２）
２．５　辅助方程

飞艇系统总质量为

ｍ＝ｍｓ＋ｍＨｅ＋ｍａｉｒ＝
　　ｍｓ＋ｍＨｅ＋ρ（

Δ

－

Δ

Ｈｅ）＝
　　ｍｓ＋ρ

Δ

＋ｍＨｅ（１－ｃ） （２３）
式中：ｃ＝ρ／ρＨｅ，ρＨｅ为氦气密度；ｍｓ、ｍＨｅ和 ｍａｉｒ分别
为艇体结构、氦气和空气的质量。系统总质心为

ｍ
ｘａ
ｙ[ ]
ａ

＝ｍｓ
ｘｓ
ｙ[ ]
ｓ

＋ｍＨｅ（１－ｃ）
ｘｂ
ｙ[ ]
ｂ

（２４）

式中：（ｘｓ，ｙｓ）为艇体结构质心。总惯量为

Ｉｚ＝Ｉｓ＋ＩＨｅ＋Ｉａｉｒ＝Ｉｓ＋ρ
１
ｃ
－( )１Ｉｚｂ＋Ｉｚ[ ]ｔ （２５）

式中：ＩＨｅ、Ｉａｉｒ和 Ｉｓ分别为氦气、空气和艇体的结构
惯量；Ｉｚｔ为艇体几何惯量；Ｉｚｂ为氦气部分几何惯

量。附加质量
［１８］
和惯性矩为

ｍＡｘ＝ｋ１ρ

Δ

ｍＡｙ＝ｋ２ρ

Δ

ＩＡｚ＝ｋ３ρＩｚ
{

ｔ

（２６）

式中：ｋ１、ｋ２和 ｋ３为附加质量系数。
２．６　工况分析

１）飞艇放飞瞬间
在飞艇解除约束瞬间，由于 ωｚ＝０，由式（１７）

可求得此时飞艇初始角加速度：

ωｚ ＝－
ｆ３
ｆ１

（２７）

　　根据艇上设备位置，进而可得艇上设备放飞
时受到的初始过载。

２）飞艇离地
因支撑点 Ｐ无法提供拉力，由式（２２）可得，

当 ＮＹ＜０时，飞艇离开支撑点 Ｐ，完成放飞。

３　多氦气囊结构放飞过程分析

多氦气囊结构中，艇囊内设置多个氦气囊，极

大地限制了因飞艇姿态变化而导致的氦气窜动，

也严格控制飞艇浮心变化。在飞艇放飞升空过程

中，飞艇姿态一直处于可控状态。实施放飞时，飞

艇一般小仰角或水平状态离地，其飞行过程如

４９６
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　第 ４期 张泰华，等：放飞过程中平流层飞艇运动与受力分析

图７所示。
在实施这种结构飞艇的放飞过程中，飞艇浮

心与重心保持不变，飞艇的运动形式将大大简化，

解除约束后，飞艇加速上升。飞艇在放飞前后的

约束及受力状态如图８所示。

图 ７　多氦气囊结构飞艇的飞行过程

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｉｒｓｈｉｐｗｉｔｈ

ｍｕｌｔｉｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

图 ８　多氦气囊结构飞艇放飞前后受力

Ｆｉｇ．８　Ｆｏｒｃｅｓｔａｔｕｓｆｏｒｍｕｌｔｉｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅ

ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒａｉｒｓｈｉｐｌａｕｎｃｈ

解除约束后，在不考虑水平来流的情况下，飞

艇将垂直上升，即

Ｖｘ＝Ｖ
·

ｘ ＝０ （２８）
　　根据飞艇动力学方程，由式（４）变换后得

Ｖ
·

ｙ＝
Ｆｙ
ｍｙ
－ｍ
ｍｙ
ｘａωｚ＋

ｍ
ｍｙ
ｙａω

２
ｚ

Ｍｚ＝ｍｘａＶ
·

ｙ＋Ｊωｚ＋ｍＶｙｙａω
{

ｚ

（２９）

将式（２９）中第１式代入第２式，整理得

－ｍ
２

ｍｙ
ｘ２ａ( )＋Ｊωｚ＋

ｍ２

ｍｙ
ｘａｙａω

２
ｚ ＋ｍＶｙｙａωｚ ＝

　　Ｍｚ－ｍｘａ
Ｆｙ
ｍｙ

（３０）

　　在上升过程中的气动阻力，由式（１６）有

Ｆｄｙ＝０．５Ｃｄｙρ

Δ

　
２
３Ｖ２ｙ （３１）

代入式（１５），得

Ｆｙ＝Ｆｆｃｏｓφ－０．５Ｃｄｙρ

Δ

　
２
３Ｖ２ｙ

Ｍｚ＝Ｆｂ（ｘｂｃｏｓφ＋ｙｂｓｉｎφ）－

　　ｍｇ（ｘａｃｏｓφ＋ｙａｓｉｎφ
{

）

（３２）

式中：ｇ为重力加速度。
将式（３２）代入式（３０），得

－ｍ
２

ｍｙ
ｘ２ａ( )＋Ｊωｚ＋

ｍ２

ｍｙ
ｘａｙａω

２
ｚ ＋ｍＶｙｙａωｚ ＝

　　（ｘｂｃｏｓφ＋ｙｂｓｉｎφ）Ｆｂ－（ｘａｃｏｓφ＋

　　ｙａｓｉｎφ）ｍｇ－
ｍ
ｍｙ
ｘａ（Ｆｆｃｏｓφ－０．５Ｃｄｙρ

Δ

　
２
３Ｖ２ｙ）

（３３）
　　式（３３）与式（７）、式（８）一起构成了方程的解。

对于稳定上升中的飞艇而言，有

ωｚ ＝ ωｚ ＝Ｆｙ ＝Ｍｚ ＝０ （３４）
代入式（３２），得

Ｆｆｃｏｓφ－０．５Ｃｄｙρ

Δ

　
２
３Ｖ２ｙ ＝０

Ｆｂ（ｘｂｃｏｓφ＋ｙｂｓｉｎφ）－

　　ｍｇ（ｘａｃｏｓφ＋ｙａｓｉｎφ）＝
{

０

（３５）

　　由式（３５）即可求得稳定上升时的升速，也可
根据设计升速，求出飞艇所需净浮力。

４　算　例

４．１　单氦气囊结构
算例以中国科学院光电研究院设计的某一平

流层试验飞艇为对象，该飞艇采用单氦气囊结构，

成功完成了放飞和飞行试验。该飞艇的一些主要

参数包括：

Δ

＝１．０６×１０４ｍ３，ｍｓ＝１０９０ｋｇ，ｍＨｅ＝

１９２ｋｇ，ｍ＝１．２９５×１０４ ｋｇ，（ｘｓ，ｙｓ）＝（０．３１，

－２．８），Ｉｓ＝５．２７７×１０
５ ｋｇ·ｍ２，Ｉｚｔ＝２．６６４×

１０６ｋｇ·ｍ２，ｃ＝ρ／ρＨｅ＝７．２３６，Ｌ＝２９．４ｍ，θＰ ＝
８．２°，φ０＝９°，阻力系数 Ｃｄｘ＝０．０７和 Ｃｄｙ＝１．４６均

由数值仿真得到
［１９］
，根据旋转椭球体估算得到附

加质量系数ｋ１＝０．０８１１７３、ｋ２＝０．８６０３３和 ｋ３＝
０．６０９４３。（ｘｂ，ｙｂ）和 Ｉｚｂ随飞艇仰角变化可通过
插值得到，如图９所示。

根据上述分析，得到支撑点 Ｐ受到的作用力
（ＮＸ，ＮＹ）随时间变化曲线如图１０所示。

飞艇在放飞过程中，质心水平和垂直速度的

变化如图１１所示，飞艇仰角随时间变化的计算结
果和实测数据对比如图１２所示，角速度随时间变
化的计算结果和实测数据的对比如图 １３所示。
从图 １２和图 １３的对比曲线可以看出，飞艇实际
放飞中解除约束的响应比计算分析结果明显迟

滞，这主要是因为在分析中将飞艇是近似为刚体，

５９６



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

而实测角速度值较为发散是飞艇上的角度传感器

的测量误差所致，但在变化趋势与计算结果一致，

能够满足工程应用需求。

通过上述分析计算，得到飞艇整个放飞过程

中的姿态变化如图１４所示。
计算表明，飞艇放飞后１７．９ｓ，ＮＹ＜０，此后飞

艇离开支撑点，也意味着飞艇完成放飞离开地面，

此时飞艇仰角为 ４３．８°。在飞艇放飞过程中，支
撑点水平作用力最大ＮＸｍａｘ＝６．１８３ｋＮ，支撑点

图 ９　参数 ｘｂ，ｙｂ和 Ｉｚｂ随飞艇仰角变化示意图

Ｆｉｇ．９　Ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｘｂ，ｙｂａｎｄ

Ｉｚｂｗｉｔｈａｉｒｓｈｉｐｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅ

图 １０　飞艇放飞过程 ＮＸ，ＮＹ变化

Ｆｉｇ．１０　ＦｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆＮＸ，ＮＹｄｕｒｉｎｇ

ａｉｒｓｈｉｐｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓ

图 １１　飞艇放飞过程中质心速度变化

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆｃｅｎｔｅｒｏｆｍａｓｓｖｅｌｏｃｉｔｙ

ｄｕｒｉｎｇａｉｒｓｈｉｐｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓ

图 １２　飞艇仰角计算结果与实测数据对比

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｌｅｖａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆａｉｒｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｄａｔａ

图 １３　飞艇角速度计算结果与实测数据对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆａｉｒｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ

ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｄａｔａ

图 １４　飞艇放飞过程中的姿态变化

Ｆｉｇ．１４　Ｃｈａｎｇｅｏｆａｉｒｓｈｉｐａｔｔｉｔｕｄｅｄｕｒｉｎｇｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓ

垂直作用力最大 ＮＹｍａｘ＝２．４０５ｋＮ。
４．２　多氦气囊结构

如果算例所示飞艇采用多氦气囊结构形式，

解除约束后飞艇重心和浮心都保持不变，利用第

３节分析，可以得到飞艇解除约束后的仰角和升
速变化如图１５所示。

由图１５可知，如果算例中的飞艇采用多氦气
囊结构，放飞后稳定升速为 １．５６ｍ／ｓ。在放飞过
程中，解除约束后，飞艇升速在 ３～５ｍｉｎ内趋于
稳定，仰角在 ２１°～５°之间进行宽幅波动后趋于
稳定。增大浮重比对飞艇仰角影响较小，但能显

著增大稳定升速。如果平流层飞艇要快速升空，

并安全穿过对流层顶疾风区，需增大浮力，以增大

６９６
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飞艇稳定升速。为此，以浮重比 η作为输入参
数，其定义为

η＝
Ｆｂ
ｍｓｇ

（３６）

　　不同的浮重比，飞艇稳定升空时的仰角和升
速如表１所示。

由表１计算结果可知，飞艇浮重比增大，飞艇
稳定升速增大，但对飞艇稳定仰角影响较小。选

取浮重比 η分别为 １．１、１．５和 １．８三种情况下，
飞艇放飞后的升速变化如图１６所示。

图 １５　放飞后飞艇仰角与升速变化

Ｆｉｇ．１５　Ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｎｄ

ｒｉｓｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆａｉｒｓｈｉｐａｆｔｅｒｌａｕｎｃｈ

表 １　不同浮重比飞艇稳定仰角和升速

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔａｂｌｅｐｉｔｃｈａｎｇｌｅａｎｄｒｉｓｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆ

ａｉｒｓｈｉｐｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｕｏｙａｎｃｙｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏｓ

浮 重 比 仰角／（°） 升速／（ｍ·ｓ－１）

１．１ １１．１３ １．５６
１．２ １１．４１ ２．２０
１．３ １１．５６ ２．６９
１．４ １１．６６ ３．１１
１．５ １１．７２ ３．４７
１．６ １１．７７ ３．８１
１．７ １１．８１ ４．１１
１．８ １１．８４ ４．３９
１．９ １１．８６ ４．６６
２．０ １１．８８ ４．９１

图 １６　３种典型浮重比下飞艇升速变化

Ｆｉｇ．１６　Ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆｒｉｓｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆａｉｒｓｈｉｐｆｏｒ

ｔｈｒｅｅｔｙｐｉｃａｌｂｕｏｙａｎｃｙｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏｓ

４．３　两种结构形式比较
通过上述分析可知，氦气囊结构设计对飞艇

放飞和升空影响很大，不同的氦气囊结构形式决

定了飞艇放飞方式。在飞艇升空过程中，升速是

一个非常重要的技术指标，以算例中的飞艇为例，

不同的设计升速与所需的浮重比 η如图１７所示。
采用单氦气囊和多氦气囊结构形式，各有利

弊，不同形式的氦气囊结构，决定了不同的放飞和

升空过程。在飞艇到达设计高度，进行平飞阶段

后，无论采用哪种氦气囊结构形式，其浮重比 η
都趋近于 １，即达到浮重平衡状态。在飞艇上升
过程中，随着高度增加，不但要排出空气囊中的空

气以确保艇囊压差在安全范围内，也要逐渐排出

多余氦气，以确保飞艇最终的浮重平衡。两种氦

气囊结构的对比如表２所示。

图 １７　两种氦气囊结构升速与浮重比关系

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｉｓｉｎｇｖｅｌｏｃｉｔｙａｎｄｂｕｏｙａｎｃｙ

ｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 ２　两种氦气囊结构对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆ

ｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

比较项目 单氦气囊结构 多氦气囊结构

氦气分布 同一容腔 多个容腔

飞艇浮心变化 很大，不可控 很小，受控

升空姿态 大仰角 小仰角，可选择

放飞时飞艇姿态 加速抬头，尾部下顿 仰角不变

排气方式 尾部集中排气 分段排气

升速／（ｍ·ｓ－１） ５～１０ ２～５

浮重比 小 大

副气囊结构 简单 复杂

加工工艺 简单 复杂

压控 简单 复杂

放飞形式 复杂 简单

典型案例 日本 ＳＰＦ１ 美国 ＨＡＬＥＤ

５　结　论

通过对平流层飞艇在放飞过程中的动力学响

７９６
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应分析，结果表明：

１）在单氦气囊结构形式的放飞过程中，飞艇
受到的支撑点水平作用力持续增大，支撑点垂直

作用力先增大后减小，在放飞后段飞艇尾部必将

发生滑动，若采用硬连接方式限制尾部滑动，应充

分考虑柔性艇尾的承载能力，确保柔性艇尾的

安全。

２）在多氦气囊结构形式的放飞过程中，放飞
后升速从零开始剧烈波动后收敛较快，仰角变化

剧烈，收敛较慢，飞艇以稳定升速升空后，仰角变

化逐渐收敛。增大浮重比对飞艇仰角影响较小，

但能显著增大稳定升速。

３）通过两种氦气囊结构形式对比，其各有优
缺点：采用单氦气囊结构形式浮重比较小，可以大

仰角快速升空，但仰角变化不可逆不可控，放飞方

式复杂；采用多氦气囊结构形式升空所需净浮力

较大，仰角实时可控可调，压控与排气复杂，放飞

方式简单。

４）通过与飞行试验数据比较，本文方法能够
满足工程应用需求，为平流层飞艇放飞方式的选

择和评估提供了理论分析途径。根据平流层飞艇

放飞场实际条件，可对后续的研究进一步细化或

区分不同工况：地面风甚至非定常风对飞艇放飞

的影响，飞艇行进中放飞动力学，以及将飞艇支撑

点代以实际中的苫布或气垫等，这些分析都可基

于本文的计算分析，进行部分方程或条件的增减

而完成。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＬＩＡＯＬ，ＰＡＳＴＥＲＮＡＫＩ．Ａｒｅｖｉｅｗｏｆａｉｒｓｈｉｐｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｒｅｓｅａｒｃｈ

ａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｉｎＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００９，４５

（４５）：８３９６．

［２］ ＳＴＯＣＫＢＲＩＤＧＥＣ，ＣＥＲＵＴＩＡ，ＭＡＲＺＯＣＣＡＰ．Ａｉｒｓｈｉｐｒｅ

ｓｅａｒｃｈａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｉｎｔｈｅａｒｅａｓｏｆｄｅｓｉｇｎ，ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ｄｙ

ｎａｍｉｃｓａｎｄｅｎｅｒｇｙｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃａｌ＆ＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１２，１３（２）：１７０１８７．

［３］ＷＩＬＳＯＮＪＲ．Ａｎｅｗｅｒａｆｏｒａｉｒｓｈｉｐｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＡｍｅｒｉｃａ，

２００４，４２（５）：２７３１．

［４］ＳＴＥＶＥＳ．ＴｈｅＨｉＳｅｎｔｉｎｅｌａｉｒｓｈｉｐ［Ｃ］∥７ｔｈＡＩＡＡＡｖｉａｔｉｏｎ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＩｎｔｅｇｒａｔｉｏｎａｎｄＯｐｅｒａｔｉｏｎｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２００７．

［５］ ＳＭＩＴＨ Ｉ，ＬＥＥＭ，ＦＯＲＴＮＥＢＥＲＲＹＭ，ｅｔａｌ．ＨｉＳｅｎｔｉｎｅｌ８０：

Ｆｌｉｇｈｔｏｆａｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅａｉｒｓｈｉｐ［Ｃ］∥１１ｔｈＡＩＡＡＡｖｉａｔｉｏｎ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎ，ａｎｄＯｐｅｒａｔｉｏｎｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２０１１．

［６］ＬｏｃｋｈｅｅｄＭａｒｔｉｎＳｐａｃｅＳｙｓｔｅｍＣｏｍｐａｎｙＨｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅａｉｒｓｈｉｐ

［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１４１１１０）［２０１７０４１３］．ｈｔｔｐ：∥ｗｗｗ．ｌｏｃｋ

ｈｅｅｄｍａｒｔｉｎ．ｃｏｍ／ｕｓ／ｐｒｏｄｕｃｔｓ／ｌｉｇｈｔｅｒｔｈａｎａｉｒｖｅｈｉｃｌｅｓ．

［７］ ＧＡＯ．Ｆｕｔｕｒｅａｅｒｏｓｔａｔａｎｄａｉｒｓｈｉｐｉｎｖｅｓｔｍｅｎｔｄｅｃｉｓｉｏｎｓｄｒｉｖｅ

ｏｖｅｒｓｉｇｈｔａｎｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｉｏｎｎｅｅｄｓ：ＧＡＯ１３８１［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇ

ｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＧＡＯ，２０１２．

［８］ＪＡＸＡ．Ｇｒｏｕｎｄｔｏｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｅｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｍａｔｅ

ｒｉａｌｓａｎｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｔｅｓｔｖｅｈｉｃｌｅ：ＪＡＸＡ

ＲＭ０４０１２［Ｒ］．Ｔｏｋｙｏ：ＪＡＸＡ，２００４：７３５．

［９］ＳＨＵＮＩＣＨＩＯ，ＮＯＢＯＲＵＳ．Ｒ＆ＤｓｔａｔｕｓｏｆＲＦＣｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒ

ＳＰＦａｉｒｓｈｉｐｉｎＪａｐａｎ［Ｃ］∥９ｔｈＡｎｎｕａｌＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＥｎｅｒｇｙ

ＣｏｎｖｅｒｓｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１１．

［１０］ＳＥＬＢＹＣ．Ｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅａｉｒｓｈｉｐｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇａｎｄｌａｕｎｃｈ

ｍｏｄｅｌｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｕｓｉｎｇｏｕｔｐｕｔｆｒｏｍｎｕｍｅｒｉｃａｌｗｅａｔｈｅｒｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ［Ｄ］．ＷｅｓｔＬａｆａｙｅｔｔｅ：ＰｕｒｄｕｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００８．

［１１］赵攀峰，王永林，刘传超．平流层飞艇放飞、回收过程初步分

析［Ｊ］．航空科学技术，２００７（４）：２４２９．

ＺＨＡＯＰＦ，ＷＡＮＧＹＬ，ＬＩＵＣＣ．Ｐｒｅｐａｒａｔｏｒｙａｎａｌｙｓｅｏｎｔｈｅ

ｒｅｌｅａｓｅａｎｄｒｅｃｏｖｅｒｙｃｏｕｒｓｅｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｅａｉｒｓｈｉｐ［Ｊ］．Ａｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００７（４）：２４２９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１２］郭羉，祝明，武哲．综合热力学模型的平流层飞艇上升轨迹

优化 ［Ｊ］．北 京 航 空 航 天 大 学 学 报，２０１２，３８（１０）：

１３４６１３５１．

ＧＵＯＸ，ＺＨＵＭ，ＷＵＺ．Ａｓｃｅｎｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｓｔｒａｔ

ｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｓｗｉｔｈｔｈｅｒｍａｌｅｆｆｅｃｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１２，３８（１０）：

１３４６１３５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］吴雷，李勇，梁栋．平流层飞艇放飞段动力学建模［Ｃ］∥第

２５届中国控制会议，２００６：５４６５５０．

ＷＵＬ，ＬＩＹ，ＬＩＡＮＧ Ｄ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇｏｎｔｈｅｌａｕｎｃｈ

ｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒａｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｏｆｔｈｅ２５ｔｈ

ＣｈｉｎｅｓｅＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２００６：５４６５５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＢＬＡＣＫＩＮＧＴＯＮＥ．ＵｎｉｔｅｄＳｔａｔｅｓａｉｒｆｏｒｃｅ，ｓｃｈｒｉｅｖｅｒａｉｒｆｏｒｃｅ

ｂａｓｅ：ＡＩＡＡ２００３６００５［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００３．

［１５］周江华．平流层飞艇运动控制律与定点控制律设计［Ｄ］．北

京：中国科学院空间科学与应用中心，２００９：２２２６．

ＺＨＯＵＪＨ．Ｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｄｅｓｉｇｎｆｏｒｍｏｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｔａｔｉｏｎ

ｋｅｅｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃｐｌａｔｆｏｒｍａｉｒｓｈｉｐ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＣｅｎｔｅｒｆｏｒＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＲｅｓｅａｒｃｈ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄ

ｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００９：２２２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＣＵＩＹＸ，ＹＡＮＧＹＣ，ＺＨＯＵＪＨ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓｏｎｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔａｉｌｃｏｎｆｉｇｕ

ｒａｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥ ＩＥＥＥＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１５：３４．

［１７］ＫＨＯＵＲＹＧ，ＧＩＬＬＥＬＴＪ．Ａｉｒｓｈｉｐｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：

ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９９９：２０２３．

［１８］ＬＩＹＷ，ＮＡＴＨＯＮＭ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｉｒｓｈｉｐｄｙ

ｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００７，

３０（６）：１６９１１７００．

［１９］张泰华，姜鲁华，张冬辉，等．临近空间飞艇艇库外约束及稳

定性分析［Ｊ］．中国空间科学技术，２０１６，３６（５）：７２８０．

ＺＨＡＮＧＴＨ，ＪＩＡＮＧＬＨ，ＺＨＡＮＧＤＨ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔａｎｄ

ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｎｅａｒｓｐａｃｅａｉｒｓｈｉｐｏｕｔｓｉｄｅｈａｎｇａｒ［Ｊ］．Ｃｈｉ

ｎｅｓｅＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，３６（５）：７２８０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ４期 张泰华，等：放飞过程中平流层飞艇运动与受力分析

　作者简介：

　张泰华　男，博士，高级工程师。主要研究方向：浮空器结构设

计、发放技术。

姜鲁华　男，博士，研究员，博士生导师。主要研究方向：浮空

器总体设计。

周江华　男，博士，研究员，博士生导师。主要研究方向：飞艇

飞行控制。

Ｋｉｎｅｍａｔｉｃａｎｄｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｎｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓｏｆ
ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐ

ＺＨＡＮＧＴａｉｈｕａ１，２，ＪＩＡＮＧＬｕｈｕａ１，３，，ＺＨＯＵＪｉａｎｇｈｕａ１

（１．ＡｃａｄｅｍｙｏｆＯｐｔｏＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ；

３．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＨｉｇｈＥｎｅｒｇｙＰｈｙｓｉｃｓ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌａｕｎｃｈｍｏｄｅｏｆｔｈｅｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｉｓｔｈｅｐｒｅｒｅｑｕｉｓｉｔｅｆａｃｔｏｒｔｏｓａｆｅｌｙｒｅａｃｈｔｈｅｔａｒｇｅｔａｌｔｉ
ｔｕｄｅ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ａｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｆｏｒｔｈｅｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐｉｓｆｉｒｓｔｌｙｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄ
ｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｐｕｔｆｏｒｗａｒｄ，ａｎｄｔｈｅｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇ
ｔｏｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｉｓｓｕｅｓｔｈａｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｔｈｅｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃａｎａｌｙｓｉｓｏｆｂｏｔｈｔｈｅｓｉｎｇｌｅｈｅｌｉｕｍａｎｄ
ｍｕｌｔｉｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｓｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｆｏｒｃｅｓｔａｔｕｓ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，
ｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｓｉｎｇｌｅｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄａｎｄｔｈｅｎｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ
ｄａｔａ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｖｅｒｉｆｉｅｄｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄ，ｗｈｉｃｈｃａｎａｌｓｏｐｒｏｖｉｄｅｔｈｅｂａｓｉｓｆｏｒｌａｕｎｃｈ
ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅａｉｒｓｈｉｐａｎｄｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｌａｕｎｃｈｅｑｕｉｐｍｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｔｒａｔｏｓｐｈｅｒｉｃａｉｒｓｈｉｐ；ｌａｕｎｃｈｐｒｏｃｅｓｓ；ｄｙｎａｍｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓ；ｓｉｎｇｌｅｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；
ｍｕｌｔｉｈｅｌｉｕｍｅｎｖｅｌｏｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０７０５０９：３３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０７０５．０９３３．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１３ＡＡ１２２９０４）；ＮａｔｉｏｎａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＭａｊｏｒ

Ｐｒｏｊｅｃｔ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｉａｎｇｌｈ＠ｉｈｅｐ．ａｃ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０４１３；录用日期：２０１７０７２１；网络出版时间：２０１７０９１４０９：０３
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１４．０９０３．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金委员会中国民航局民航联合研究基金 （Ｕ１６３３１２２）；国家重点研发计划 （２０１６ＹＦＣ０８００４０６）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｃｈｅｎｗｓｈ＠ｍａｉｌ．ｃａｓｔｃ．ｏｒｇ．ｃｎ

　引用格式：陈唯实，闫军，李敬．基于ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的检测跟踪联合优化［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，
４４（４）：７００７０８．ＣＨＥＮＷ Ｓ，ＹＡＮＪ，ＬＩＪ．ＪｏｉｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｗｉｔｈＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｄａｔａ
ａｓｓｏｃｉａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：７００７０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２２８

基于 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的
检测跟踪联合优化

陈唯实，闫军，李敬

（中国民航科学技术研究院 机场研究所，北京 １０００２８）

　　摘　　　要：提出了基于 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的雷达目标检测跟踪联合
优化算法。ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚａｔｉｏｎ方法将单目标跟踪与数据关联分开处理，将序贯蒙特卡罗方法
（粒子滤波）用于数据关联，实现杂波与虚警量测中的多目标跟踪。同时，根据粒子的分布范

围确定波门大小。在考虑粒子权重的前提下，利用检测单元与所有粒子的相对位置对检测门

限进行修正，提高检测率。将本文算法与已经实现的基于空域特性的杂波抑制算法相结合，分

别应用于仿真数据、Ｓ波段相参与非相参雷达实测数据。实验结果表明，本文算法能够在粒子
数较少的情况下，实现对小弱目标的检测与跟踪。

关　键　词：数据关联；雷达；目标；检测；跟踪
中图分类号：ＴＮ９５９．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７０００９

　　“低慢小”目标的探测是一个世界性难题，困
难主要源于以下３个方面［１２］

：①飞行高度“低”，
一般在１０００ｍ以下，地面雷达观测时会有大量杂
波进入接收机，尤其在建筑密集的城市环境中，探

测难 度 更 大。② 飞 行 速 度 “慢”，一 般 小 于
２００ｋｍ／ｈ，其回波信号处于杂波主瓣区，容易与鸟
群等低速杂波混淆。为防止过多虚警，雷达往往

设置速度阈值，导致低速的低空小目标被滤除。

③雷达散射截面积（ＲＣＳ）“小”，目标信噪比低，
雷达反射信号忽隐忽现，目标不易被发现与识别。

随着无人机技术的日渐成熟，其作为一种典型的

“低慢小”目标，严重威胁航班安全运行
［３４］
。

雷达系统通常包括检测和跟踪２个部分。其
中，检测部分将目标从噪声和杂波环境中提取出

来，获得目标的速度、位置等状态信息；跟踪部分

对目标下一刻的状态进行预测，进而形成稳定航

迹。在常规雷达系统中，检测与跟踪部分通常分

别考虑和设计
［５６］
。实际上，二者是相互影响的。

检测是跟踪的前提，良好的检测是保证跟踪性能

的基础；同时，跟踪能进一步完善检测结果，利用

跟踪获得的目标动态特征能够提高检测能

力
［７８］
。因 此，本 文 提 出 一 种 基 于 ＲａｏＢｌａｃｋ

ｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的检测跟踪联合优化
算法，对雷达目标检测与跟踪进行交互处理，将跟

踪结果反馈给检测部分，提高雷达系统对低空小

目标的检测能力，同时保证下一步的精确跟踪。

１　检测跟踪联合优化技术

雷达系统在完成目标检测之后，通常将波门

内超过一定阈值的量测数据通过跟踪算法进行关

联
［９］
。如将跟踪结果反馈至检测中心，进而根据

该反馈信息调整波门内的检测阈值，改善检测结

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170914.0903.001.html
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　第 ４期 陈唯实，等：基于 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的检测跟踪联合优化

果，此类算法即可称为检测跟踪联合优化算法。

王云奇
［１０］
结合目标、环境等先验知识的辅助，量

化分析检测性能与跟踪性能的关系，实现检测和

跟踪的耦合。刘红亮、严俊坤等
［１１１２］

提出一种航

迹恒虚警的目标检测跟踪一体化算法，根据帧虚

警概率调整预测波门内的检测门限，完成目标检

测与跟踪的联合优化过程。闫学昭
［１３］
采用 ＤＳＰ

等硬件编程方法，搭建了雷达目标检测与跟踪交

互处理模块，将跟踪结果反馈至检测系统，在提高

检测准确率的前提下实现了精确跟踪。

综上所述，这些算法的共同点在于基于一定

规则降低波门内的检测阈值，以牺牲波门内局部

虚警率为代价提升局部目标的检测率
［１１］
。可见，

波门的设置至关重要，如果波门面积（体积）过

小，则可能将检测目标排除在外；如果波门面积

（体积）过大，则可能引入过多虚警，导致计算机

过载。针对此缺点，本文提出一种基于 Ｒａｏ
Ｂｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的检测跟踪联合
优化算法。该算法采用序贯蒙特卡罗（Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ，ＳＭＣ）（又称为粒子滤波）方法实现多
目标跟踪，由于粒子能够用于表示多种不同的数

据关联假设，基于 ＳＭＣ方法的多目标跟踪算法可
视为多假设跟踪（ＭｕｌｔｉｐｌｅＨｙｐｏｔｈｅｓｉｓＴｒａｃｋｉｎｇ，
ＭＨＴ）的推广［１４］

。此外，ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｉｏｎ方法
的应用能提高算法的准确率和效率，采用卡尔曼

滤波或扩展卡尔曼滤波等方法估计目标状态，将

ＳＭＣ方法仅用于数据关联估计，使得联合后验分
布由混合高斯表示，比纯粹的 ＳＭＣ方法具有更小
的方差。同时，本文算法能够根据粒子的分布范

围确定波门大小，在考虑粒子权重的前提下，利用

检测单元与所有粒子的相对位置对检测门限进行

修正。

２　基于 ＳＭＣ的检测跟踪联合优化
算法

　　本文提出一种基于 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡
罗数据关联的检测跟踪联合优化算法，包括检测

和跟踪２个部分，将粒子滤波跟踪获取的目标状
态信息反馈至检测部分，以修正相关检测单元的

检测门限，实现检测与跟踪的联合优化，算法流程

如图１所示，详细步骤如下：
步骤１　粒子滤波目标状态预估。
以一组 Ｎ个粒子表示目标的当前状态

｛ｗ（ｉ）ｋ－１，ｃ
（ｉ）
ｋ－１，ｍ

（ｉ）
ｋ－１，Ｐ

（ｉ）
ｋ－１：ｉ＝１，２，…，Ｎ｝，基于每个

粒子 ｉ＝１，２，…，Ｎ在 ｋ－１时刻的预估值 ｍ（ｉ）ｋ－１和

图 １　目标检测跟踪联合优化算法流程图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｊｏｉｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒ

ｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇ

协方差 Ｐ（ｉ）ｋ－１对 ｋ时刻的目标状态进行卡尔曼
预估：

ｍ（ｉ）ｋ ｋ－１＝Ａｋ－１（ｃ
（ｉ）
ｋ－１）ｍ

（ｉ）
ｋ－１

Ｐ（ｉ）ｋ ｋ－１＝Ａｋ－１（ｃ
（ｉ）
ｋ－１）Ｐ

－（ｉ）
ｋ－１Ａ

Ｔ
ｋ－１（ｃ

（ｉ）
ｋ－１）＋Ｑｋ－１（ｃ

（ｉ）
ｋ－１

{
）

（１）
式中：ｃ（ｉ）ｋ－１为数据关联指数；Ａｋ－１和 Ｑｋ－１分别为

ｋ－１时刻的转换矩阵和过程噪声矩阵；ｍ（ｉ）ｋ ｋ－１和

Ｐ（ｉ）ｋ｜ｋ－１分别为粒子 ｉ在 ｋ时刻的预估状态和协
方差。

计算每个粒子新的非归一化权重为

（ｗ（ｉ）ｋ ）
 ∝ （ｗ（ｉ）ｋ－１）


ｐ（ｙｋ ｍ（ｉ）ｋ ）ｐ（ｍ

（ｉ）
ｋ ｍ（ｉ）ｋ－１）

π（ｍｋ ｍ（ｉ）ｋ－１，ｙ１：ｋ）

（２）
式中：ｗ（ｉ）ｋ－１为粒子权重；ｙｋ为 ｋ时刻的量测；ｙ１：ｋ为

１～ｋ时刻的所有量测；π（ｍｋ ｍ
（ｉ）
ｋ－１，ｙ１：ｋ）为前一

时刻的重要性分布；ｐ（ｍ（ｉ）ｋ ｍ（ｉ）ｋ－１）为目标的动态

模型，描述了目标的随机动态；ｐ（ｙｋ ｍ
（ｉ）
ｋ ）为测量

模型，描述了基于目标当前状态的测量值分布。

进行权重归一化处理：

ｗ（ｉ）ｋ ＝
（ｗ（ｉ）ｋ ）



∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｗ（ｉ）ｋ ）



（３）

步骤２　检测单元相似度计算。
基于高斯概率分布函数计算检测单元 ｕｋ与

每个粒子预估位置的空间相似度：

ｐ（ｉ）（ｕｋ）＝Ｎ（ｕｋ Ｈｋ（ｃ
（ｉ）
ｋ ）ｍ

（ｉ）
ｋ ｋ－１，

　　Ｈｋ（ｃ
（ｉ）
ｋ ）Ｐ

（ｉ）
ｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ（ｃ

（ｉ）
ｋ ）＋Ｒｋ（ｃ

（ｉ）
ｋ ）） （４）

式中：Ｈｋ和 Ｒｋ分别为 ｋ时刻的量测模型矩阵和
量测噪声矩阵；Ｎ（·）表示检测单元与粒子预估
位置的相似度。

结合每个粒子的权重，得到每个检测单元与

所有粒子群预估位置的空间相似度为

１０７
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ｐ（ｕｋ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｐ（ｉ）（ｕｋ）ｗ

（ｉ）
ｋ ） （５）

步骤３　检测门限修正。
利用步骤２计算所得的每个检测单元与所有

粒子群预估位置的空间相似度，对每个检测单元

的固定检测门限 θ进行修正［１５１６］
，修正后的检测

门限表示为

ｔ（ｕｋ）＝θｅ
－γｐ（ｕｋ） （６）

式中：γ为门限修正强度参数。
该模型的合理性在于：对于与粒子预估位置

相距较远的检测单元，其为目标量测的概率较小，

则 ｐ（ｕｋ）值趋近于 ０，ｅ
－γｐ（ｕｋ）值趋近于 １，以至于

不对阈值进行修正；对于与粒子预估位置相距较

近的检测单元，其为目标量测的概率增大，则

ｐ（ｕｋ）值增大，且 ０＜ｅ
－γｐ（ｕｋ）＜１。参数 γ能够调

节该指数函数模型的非线性属性，较大的 γ值能
够强化模型对检测门限的影响；相反，较小的γ值
会弱化以上影响。在目标检测过程中，对于小弱

目标，一般会设置较低的检测门限，通过跟踪算法

剔除杂波和虚警，并通过本文算法进一步降低预

估区域的检测门限；对于回波较强的目标，可适当

提高检测门限，以减少虚警数量，提高跟踪效率。

步骤４　目标检测。
根据步骤 ３计算所得的检测门限，由式（７）

判断检测单元中是否存在目标：

Ｅ（ｕｋ）＝
１　　 ｒｃｓ（ｕｋ）≥ ｔ（ｕｋ）

０{ 其他
（７）

式中：ｒｃｓ（ｕｋ）为检测单元 ｕｋ处的量测回波强度值，
若该值大于或等于检测门限，则数据确认为目标

（Ｅ（ｕｋ）＝１），由ｙｋ表示，反之则无目标（Ｅ（ｕｋ）＝０）。
步骤５　数据关联。
假设马尔可夫模型为 ｍ次，则数据关联指数

ｃｋ取决于先前的 ｍ个关联结果 ｃｋ－ｍ：ｋ－１，假设虚
警在量测空间 Ｖ中均匀分布，卡尔曼滤波的量测
相似度计算如下：

ｐ（ｙｋ ｃｋ，ｙ１：ｋ－１，ｃ
（ｉ）
１：ｋ－１）＝

　　
１／Ｖ　　　　　　　　　　　　　　 ｃｋ ＝０

ＫＦｌｈ（ｙｋ，ｍ
（ｉ）
ｊ，ｋ ｋ－１，Ｐ

（ｉ）
ｊ，ｋ ｋ－１，Ｈｊ，ｋ，Ｒｊ，ｋ） ｃｋ

{ ＝ｊ

（８）
式中：ｊ＝１，２，…，Ｔ，Ｔ为目标数目；ＫＦｌｈ（·）代表
卡尔曼滤波器测量相似度估计；Ｈｊ，ｋ和 Ｒｊ，ｋ分别为
目标 ｊ的量测模型矩阵和量测噪声矩阵。

对于 ｊ＝１，２，…，Ｔ，有
［ｍ（ｉ）ｊ，ｋ ｋ－１，Ｐ

（ｉ）
ｊ，ｋ ｋ－１］＝

　　ＫＦｐ（ｍ
（ｉ）
ｊ，ｋ－１，Ｐ

（ｉ）
ｊ，ｋ－１，Ａｊ，ｋ－１，Ｑｊ，ｋ－１） （９）

式中：ＫＦｐ（·）代表卡尔曼滤波的预估部分；

ｍ（ｉ）ｊ，ｋ－１和 Ｐ
（ｉ）
ｊ，ｋ－１分别为粒子 ｉ目标 ｊ的预估值和协

方差；Ａｊ，ｋ－１和 Ｑｊ，ｋ－１分别为动态模型转换矩阵和
目标 ｊ的过程噪声矩阵。

数据关联结果由最优重要性分布决定，其概

率分布结果计算如下：

１）计算非归一化噪声关联概率：
π^（ｉ）０ ＝ｐ（ｙｋ ｃ（ｉ）ｋ ＝０，ｙ１：ｋ－１，ｃ

（ｉ）
１：ｋ－１）·

　　ｐ（ｃ（ｉ）ｋ ＝０ｃ
（ｉ）
ｋ－ｍ：ｋ－１） （１０）

式中：π^（ｉ）０ 为粒子 ｉ的归一化噪声关联概率；
ｐ（· ·）表示条件概率。

２）为每个目标 ｊ＝１，２，…，Ｔ计算非归一化
目标关联概率：

π^（ｉ）ｊ ＝ｐ（ｙｋ ｃ（ｉ）ｋ ＝ｊ，ｙ１：ｋ－１，ｃ
（ｉ）
１：ｋ－１）·

　　ｐ（ｃ（ｉ）ｋ ＝ｊｃ（ｉ）ｋ－ｍ：ｋ－１） （１１）

式中：^π（ｉ）ｊ 为粒子 ｉ归一化的目标 ｊ的关联概率。
３）归一化重要性分布：

π（ｉ）ｊ ＝
π^（ｉ）ｊ

∑
Ｔ

ｊ′＝０
π^（ｉ）ｊ′

　　ｊ＝０，１，…，Ｔ （１２）

４）概率 π^（ｉ）ｊ （ｊ＝０，１，…，Ｔ）代表每个粒子中

的离散概率分布，其中数据关联指数 ｃ（ｉ）ｋ （ｉ＝１，

２，…，Ｎ）采样如下：ｃ（ｉ）ｋ ＝０的概率为 π
（ｉ）
０ ；ｃ

（ｉ）
ｋ ＝１

的概率为 π（ｉ）１ ；ｃ
（ｉ）
ｋ ＝２的概率为 π

（ｉ）
２ ；…；ｃ

（ｉ）
ｋ ＝Ｔ

的概率为 π（ｉ）Ｔ 。
步骤６　粒子滤波目标状态修正。
基于数据关联结果 ｃ（ｉ）ｋ 对每个粒子进行卡尔

曼滤波更新：

ｖ（ｉ）ｋ ＝ｙｋ－Ｈｋ（ｃ
（ｉ）
ｋ ）ｍ

（ｉ）
ｋ ｋ－１

Ｓ（ｉ）ｋ ＝Ｈｋ（ｃ
（ｉ）
ｋ ）Ｐ

（ｉ）
ｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ（ｃ

（ｉ）
ｋ ）＋Ｒｋ（ｃ

（ｉ）
ｋ ）

Ｋ（ｉ）ｋ ＝Ｐ
（ｉ）
ｋ ｋ－１Ｈ

Ｔ
ｋ（ｃ

（ｉ）
ｋ ）（Ｓ

（ｉ）
ｋ ）

－１

ｍ（ｉ）ｋ ＝ｍ
（ｉ）
ｋ ｋ－１＋Ｋ

（ｉ）
ｋ ｖ

（ｉ）
ｋ

Ｐ（ｉ）ｋ ＝Ｐ
（ｉ）
ｋ ｋ－１－Ｋ

（ｉ）
ｋ Ｓ

（ｉ）
ｋ （Ｋ

（ｉ）
ｋ ）















Ｔ

（１３）

式中：ｍ（ｉ）ｋ 和 Ｐ
（ｉ）
ｋ 分别为粒子 ｉ在 ｋ时刻更新后

的估计值和协方差；ｖ（ｉ）ｋ 、Ｓ
（ｉ）
ｋ 和 Ｋ

（ｉ）
ｋ 为过程变量。

重新计算粒子权重并估计有效粒子数：

ｎｅｆｆ＝
１

∑
Ｎ

ｉ＝１
（ｗ（ｉ）ｋ ）

２

（１４）

如有效粒子数过低（如 ｎｅｆｆ＜Ｎ／４），则进行重
采样。

３　实验结果分析

本节分别针对仿真数据和雷达实测数据，评

２０７
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　第 ４期 陈唯实，等：基于 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的检测跟踪联合优化

价本文算法的有效性，评价指标包括目标数 Ｎｄ、
虚警数 Ｎｆａ、检测率 Ｐｄ、虚警率 Ｐｆａ、工作特征（Ｒｅ
ｃｅｉｖｅｒＯｐｅｒａｔｏｒＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ，ＲＯＣ）曲线、均方根
误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）等。
３．１　仿真数据

根据雷达目标散射原理，ＲＣＳ随目标与雷达
的相对角度变化，具有起伏特性。雷达回波起伏

与 ＲＣＳ值相关，雷达与目标间角度的变化导致雷
达回波强度变化，最终决定雷达图像中像素灰度

值的大小。同时，低空雷达具有较宽的垂直波束，

接收的回波中容易混入地杂波而导致虚警。本节

的仿真数据以瑞利分布模拟地杂波，以 ４类 χ
２
分

布模拟低空目标的 ＲＣＳ概率密度分布［１７］
。

模拟低空目标的 ４类 χ
２
分布概率密度函

数为

ｐ（σ）＝ ｋ
（ｋ－１）！σ

ｋσ( )σ
ｋ－１

ｅｘｐ －ｋσ( )σ （１５）

式中：珚σ为 ＲＣＳ平均值；σ为 ＲＣＳ随机变量；ｋ＝
１，２，３，４代表４类分布的双自由度数值。

模拟地杂波的瑞利分布概率密度函数为

ｐ（σ）＝σ
ｂ２
ｅｘｐ －σ

２

２ｂ( )２ （１６）

式中：ｂ为瑞利系数。
以离散维纳过程速度模型建立杂波环境中的

单目标运动模型，其中目标的状态可以写为

ｘｋ＝（ｘｋ ｙｋ ｘｋ ｙｋ）Ｔ （１７）

式中：（ｘｋ，ｙｋ）为二维直角坐标系中的目标位置；
（ｘｋ，ｙｋ）为速度。

离散动态可以表示为线性、时不变构造方程：

ｘｋ ＝

１ ０ Δｔ ０
０ １ ０ Δｔ
０ ０ １ ０











０ ０ ０ １

ｘｋ－１＋ｑｋ－１ （１８）

式中：ｑｋ－１为离散高斯过程白噪声，矩特征为
Ｅ（ｑｋ－１）＝０

Ｅ（ｑｋ－１ｑ
Ｔ
ｋ－１）＝

１
３Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２ ０

０ １
３Δ
ｔ３ ０ １

２Δ
ｔ２

１
２Δ
ｔ２ ０ Δｔ ０

０ １
２Δ
ｔ２ ０ Δ























ｔ



















ｑ

（１９）

其中：时间步长设定为 Δｔ＝０．１；过程噪声的功率

谱密度设定为 ｑ＝０．１。
为构造杂波测量环境，如果测量值为噪声，则

数据关联指数 ｃｋ设定为 ０，如果为真实目标则设
定为 １。杂波测量值均匀地分布在空间［－５，
５］×［－４，４］中。真实目标的测量模型与附加的
高斯噪声成线性关系。因此，可以将联合测量相

似度表示为

ｐ（ｙｋ ｘｋ，ｃｋ）＝
１／８０　　　　　　 ｃｋ＝０

Ｎ（ｙｋ Ｈｘｋ，Ｒ） ｃｋ＝{ １
（２０）

量测噪声矩阵为

Ｒ＝
０．０５ ０
０ ０．[ ]０５ （２１）

数据关联的先验值完全独立，写为

ｐ（ｃｋ）＝
ｐｃ　　　 ｃｋ ＝０

１－ｐｃ ｃｋ ＝
{ １

（２２）

说明量测为杂波的概率是 ｐｃ，量测为目标的
概率是１－ｐｃ。ｐｃ代表了杂波在量测中所占的比
例，该值越大，跟踪的难度也越大。

如图２所示，经过 ２４０步仿真，目标从（－４，
－０．２）出发，在 ０～１．０ｓ以速度（１，０）匀速运
动，在１．１～３．０ｓ完成右转弯，在 ３．１～３．５ｓ以
速度（０，－１）匀速运动，在 ３．６～５．５ｓ完成左转
弯，在 ５．６～８．０ｓ以速度（１，０）匀速运动，在
８．１～１０．５ｓ完成左转弯，在１０．６～１４．０ｓ以速度
（０，１）匀速运动，在 １４．１～１６．５ｓ完成左转弯，
在１６．６～１９．０ｓ以速度（－１，０）匀速运动，在
１９．１～２１．０ｓ完成左转弯，在 ２１．１～２１．５ｓ以速
度（０，－１）匀速运动，在 ２１．６～２３．５ｓ完成右转
弯，在２３．６～２４．０ｓ以速度（－１，０）匀速运动，直
至结束。杂波概率为 ０．３。针对 ４类目标 ＲＣＳ模
型，按照图２中的雷达目标运动轨迹，经过１０００次

图 ２　雷达目标仿真运动轨迹

Ｆｉｇ．２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｒａｄａｒｔａｒｇｅｔｍｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

３０７
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蒙特卡罗仿真并取平均值，图 ３给出不同杂波概
率条件下（ｐｃ＝０．１，０．３，０．５）的 ＲＯＣ曲线和

ＲＭＳＥ曲线，对比了采用本文算法对检测门限进
行修正前后的跟踪结果，粒子数为１０。

图 ３　雷达目标仿真运动跟踪效果

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒａｄａｒｔａｒｇｅｔｍｏｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇ

４０７
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　第 ４期 陈唯实，等：基于 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的检测跟踪联合优化

　　由图３中４类模型的 ＲＯＣ曲线可见，本文算
法均明显改善了４类目标模型的检测效果，其中，
模型１的检测效果稍差，模型 ２～模型 ４的检测
效果逐渐改善，这是由目标的散射特性决定的。

具体而言，模型 １的典型目标为前向观察的小型
喷气飞机，模型２的典型目标为螺旋桨推进飞机、
直升机等，模型３的典型目标为喷气飞机、大型民
用客机，模型４的典型目标为侧向观测的导弹与
高速飞行体等。显然，模型１的检测难度最大，模
型２～模型４的检测难度逐渐降低。由于目标检
测阈值在修正前后均采用了数据关联算法剔除杂

波，ｐｃ值对 ＲＯＣ曲线的影响不大。由图３中 ４类
模型的 ＲＭＳＥ曲线可见，ｐｃ值对 ＲＭＳＥ曲线的作
用明显，当 ｐｃ值提高时，ＲＭＳＥ明显提高，跟踪效
果变差。同时发现，当杂波比例较低时（ｐｃ＝０．１，
０．３），量测中的虚警较少，跟踪精度（ＲＭＳＥ）较
高，此时，本文算法利用跟踪结果对检测门限进行

反馈修正，能够进一步提高跟踪精度。但是，当杂

波比例较高时（ｐｃ＝０．５），杂波和虚警在量测中的
比例达到 ５０％，此时由于目标量测较少，导致跟
踪精度（ＲＭＳＥ）降低。由实验结果可见，如果阈
值设置过低（θ＜１．５），检测门限经过修正后的跟
踪结果反而可能进一步恶化，这可能是由于过低

的阈值引入部分虚警导致的。因此，当虚警比例

较高时，建议适当提高阈值（θ＞１．５），采用检测
门限反馈修正算法能够在一定程度上改善跟踪结

果，确保算法收敛。

针对４类目标 ＲＣＳ模型，表 １～表 ４给出了
粒子数 Ｎ为１０、５０和 １００的情况下，本文算法给
定不同分割阈值时的 ＲＭＳＥ值，杂波比例均设定
为 ｐｃ＝０．１。通过对以上４组数据的分析，粒子数
对检测结果影响不大，粒子数较多时的检测结果

有时甚至稍逊于粒子数较少的时候。其原因在于

本文算法采用 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚａｔｉｏｎ方法将单目标
跟踪与数据关联分开处理，将ＳＭＣ（粒子滤波）

表 １　不同粒子数情况下模型 １的 ＲＭＳＥ值

Ｔａｂｌｅ１　ＲＭＳＥｖａｌｕｅｓｏｆＭｏｄｅｌ１ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓ

θ
ＲＭＳＥ

Ｎ＝１０ Ｎ＝５０ Ｎ＝１００

０．５ ０．１２８７ ０．１２８９ ０．１２９４

１．０ ０．１３１４ ０．１３１３ ０．１３１８

１．５ ０．１３４２ ０．１３３６ ０．１３４７

２．０ ０．１３７５ ０．１３８０ ０．１３７５

２．５ ０．１４０６ ０．１４０９ ０．１４０８

３．０ ０．１４３７ ０．１４４１ ０．１４４６

表 ２　不同粒子数情况下模型 ２的 ＲＭＳＥ值

Ｔａｂｌｅ２　ＲＭＳＥｖａｌｕｅｓｏｆＭｏｄｅｌ２ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓ

θ
ＲＭＳＥ

Ｎ＝１０ Ｎ＝５０ Ｎ＝１００

０．５ ０．１２６６ ０．１２６５ ０．１２６５

１．０ ０．１２７３ ０．１２７０ ０．１２６７

１．５ ０．１２８２ ０．１２７９ ０．１２８０

２．０ ０．１２９１ ０．１２９６ ０．１２９１

２．５ ０．１３１１ ０．１３０５ ０．１３０７

３．０ ０．１３２５ ０．１３２８ ０．１３２９

表 ３　不同粒子数情况下模型 ３的 ＲＭＳＥ值

Ｔａｂｌｅ３　ＲＭＳＥｖａｌｕｅｓｏｆＭｏｄｅｌ３ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓ

θ
ＲＭＳＥ

Ｎ＝１０ Ｎ＝５０ Ｎ＝１００

０．５ ０．１２６６ ０．１２６４ ０．１２６４

１．０ ０．１２６４ ０．１２６５ ０．１２６４

１．５ ０．１２６８ ０．１２５９ ０．１２６７

２．０ ０．１２７０ ０．１２７２ ０．１２７１

２．５ ０．１２８４ ０．１２８３ ０．１２８２

３．０ ０．１２９１ ０．１２９６ ０．１２８５

表 ４　不同粒子数情况下模型 ４的 ＲＭＳＥ值

Ｔａｂｌｅ４　ＲＭＳＥｖａｌｕｅｓｏｆＭｏｄｅｌ４ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓ

θ
ＲＭＳＥ

Ｎ＝１０ Ｎ＝５０ Ｎ＝１００

０．５ ０．１２６６ ０．１２６９ ０．１２６５

１．０ ０．１２６２ ０．１２５８ ０．１２６３

１．５ ０．１２６６ ０．１２６５ ０．１２６２

２．０ ０．１２６３ ０．１２６５ ０．１２６０

２．５ ０．１２７２ ０．１２６６ ０．１２７２

３．０ ０．１２７５ ０．１２７５ ０．１２７５

方法用于数据关联，采用较少的粒子数，实现杂波

与虚警量测中的多目标跟踪，可视为 ＭＨＴ的推
广。ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ粒子滤波的理论基础是某
些滤波方程可以闭合的形式计算，其他采用蒙特

卡罗采样，而不是对所有方程都采用采样方法。

ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌ的思想实现了较小的估计方差，其
可视为用无穷集合去替代有限集合，往往能得到

更为准确的结果。

３．２　实测数据
基于一组 Ｓ波段非相参雷达数据和一组 Ｓ波

段相参雷达数据，在前期研究成果的基础上，采用

本文算法进行处理，并与现有经典算法进行对比

分析，２组数据的采样周期均为 ２．５ｓ。第 １组测
试数据为 Ｓ波段非相参雷达采集的图像序列，图
中目标为一架波音 ７３７客机，分辨率 １０２４×

５０７
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１０２４，量程２２ｋｍ，共 １２０帧。图 ４给出了某帧图
像的检测跟踪结果。其中，图４（ａ）在原始图像中
标定了目标位置，分别采用固定阈值 （Ｆｉｘｅｄ
Ｔｈｒｅｓｈｏｌｄ，ＦＴ）、单元平均恒虚警（ＣｅｌｌＡｖｅｒａｇｅ
ＣｏｎｓｔａｎｔＦａｌｓｅＡｌａｒｍＲａｔｅ，ＣＡＣＦＡＲ）和本文算法

图 ４　Ｓ波段非相参雷达目标检测与跟踪结果

Ｆｉｇ．４　Ｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

Ｓｂａｎｄｉｎｃｏｈｅｒｅｎｔｒａｄａｒ

进行目标检测；图４（ｂ）为目标跟踪结果。实验结
果表明，目标检测阈值设置为 θ＝７０时，ＦＴ算法
在引入 ２２８个虚警的前提下能够检测到目标，
ＣＡＣＦＡＲ算法不仅能检测到目标，且将虚警数降
为２５个，基于前期研究成果［１８］

，结合本文算法，

粒子数为１０，能够检测到小弱目标，且将虚警数
减少到 ２个。图 ４（ｂ）为检测阈值设定为 θ＝
１２０时，本文算法的目标跟踪结果，此时 １２０帧图
像的目标检测累积之和为 Ｎｄ＝１１９，Ｎｆａ＝３，所有
信息叠加在雷达背景图像上，３个虚警位置疑为
未形成轨迹的低空未知目标。

为比较各类算法的鲁棒性，表 ５给出了设置
不同分割阈值的情况下，各类算法处理 １２０帧雷
达图像获取的目标数和虚警数总和，包括 ＦＴ、ＣＡ
ＣＦＡＲ、最小选择恒虚警（ＳｍａｌｌｏｆＣｏｎｓｔａｎｔＦａｌｓｅ
ＡｌａｒｍＲａｔｅ，ＳＯＣＦＡＲ）和本文算法。形态学处理
（ＭｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，ＭＰ）是一种经典的图
像处理算法，对于剔除雷达图像中由单个像素组

成的杂波信息，效果良好
［１９］
。此处，将 ＭＰ算法

作为所有算法的后处理，将“腐蚀”和“膨胀”处理

相结合，既能剔除虚警，又能将属于同一目标的多

个量测区域重新联通，避免将目标信息误认为虚

警。由表５可见，当检测到的目标数为１１４时，ＦＴ
的虚警数为３５３９，ＣＡＣＦＡＲ的虚警数为２４６９，而
ＳＯＣＦＡＲ的虚警数为 ３５４１。本文算法在设定不
同阈值时，几乎能检测到所有目标，虚警数最小值

仅为 １。总体而言，本文算法最优，ＣＡＣＦＡＲ算
法优于 ＦＴ算法，ＳＯＣＦＡＲ算法甚至略逊于 ＦＴ算
法，其原因在于 ＳＯＣＦＡＲ算法通常将局部检测阈
值设置过低，容易导致较高虚警率。

第２组测试数据在某雷达测试外场，由 Ｓ波
段相参雷达采集的轻小型无人机目标数据，该

表 ５　Ｓ波段非相参雷达目标检测结果对比
Ｔａｂｌｅ５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＳｂａｎｄｉｎｃｏｈｅｒｅｎｔｒａｄａｒ

θ
ＦＴ＋ＭＰ ＣＡＣＦＡＲ＋ＭＰ ＳＯＣＦＡＲ＋ＭＰ 本文算法 ＋ＭＰ

Ｎｄ Ｎｆａ Ｎｄ Ｎｆａ Ｎｄ Ｎｆａ Ｎｄ Ｎｆａ

３０ １１９ １６０３０ １１４ ３３２０ １１９ １６０５３ １２０ ３５０４

４０ １１９ ９３５７ １１４ ２４６９ １１９ ９３６８ １２０ １０３２

５０ １１６ ５６７４ １１３ １８８６ １１６ ５６７９ １２０ ３２９

６０ １１４ ３５３９ １１１ １４９２ １１４ ３５４１ １２０ １０５

７０ １１２ ２０７７ １０９ １１２４ １１２ ２０７７ １２０ ３６

８０ １１２ １１９７ １１０ ７７４ １１２ １１９７ １１９ １６

９０ １０９ ６４５ １０７ ４７３ １０９ ６４５ １１９ １０

１００ １０８ ３３１ １０７ ２８４ １０８ ３３１ １１９ ６

１１０ １０６ １４７ １０５ １３６ １０６ １４７ １１９ ３

１２０ １０４ ４４ １０４ ４１ １０４ ４４ １１９ 　 １
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　第 ４期 陈唯实，等：基于 ＲａｏＢｌａｃｋｗｅｌｌｉｚｅｄ蒙特卡罗数据关联的检测跟踪联合优化

无人机目标沿正北偏西方向逐渐远离雷达飞行，

量程６ｋｍ。门限 θ为目标 ＲＣＳ值，典型无人机目
标的 ＲＣＳ值很小，属于小弱目标。

图５中，采样周期为 ３６０个。表 ６对比了设
定不同 θ值时的检测结果。本文算法将粒子数设
定为１０，能够在检测到 ３３９个无人机目标的情况
下将虚警数降低到 １７。相参雷达已经剔除了静
止的背景地物回波，且对虚警具有一定的抑制作

用，本文算法的作用主要在于跟踪目标的同时提

高对小弱目标的检测能力。

图 ５　Ｓ波段相参雷达无人机目标检测与跟踪结果

Ｆｉｇ．５　ＵＡＶｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

Ｓｂａｎｄｃｏｈｅｒｅｎｔｒａｄａｒ

表 ６　Ｓ波段相参雷达无人机目标检测结果对比

Ｔａｂｌｅ６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＵＡＶｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

ｏｆＳｂａｎｄｃｏｈｅｒｅｎｔｒａｄａｒ

θ
ＦＴ算法 本文算法

Ｎｄ Ｎｆａ Ｎｄ Ｎｆａ

０．０１ ３２７ ２１ ３３９ ２１

０．０２ ２７３ ２１ ３３９ ２１

０．０３ ２０１ １７ ３３９ １７

４　结　论

本文结合 ＳＭＣ方法计算的粒子范围确定波
门大小，在考虑粒子权重的前提下，利用检测单元

与所有粒子的相对位置对检测门限进行修正，提

高对小弱目标的检测能力。通过将本文算法与其

他经典算法进行对比，得出以下结论：

１）由仿真结果可见，本文算法对于各种类型
雷达目标的检测结果均有明显改善，在杂波比例

较低时，对跟踪精度也有一定提高。

２）本文算法分别对每个目标进行卡尔曼滤
波预估、更新和测量相似度估计，比纯粹的粒子滤

波方法效率更高，以较少的粒子数就能实现对目

标的精确跟踪。

３）将本文算法与前期研究成果相结合，并应
用于 Ｓ波段非相参雷达采集的图像序列，检测结
果表明，本文算法能够改善局部区域内的目标检

测结果，优于其他经典算法。

４）将本文算法应用于 Ｓ波段相参雷达数据，
能够提高对低空无人机目标的检测跟踪能力。
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轴向间距对转子叶片颤振特性的影响机理
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　　摘　　　要：使用自行开发的非定常流固耦合数值模拟程序，研究了上游叶排影响转子
叶片颤振特性的机理，采用影响系数法分析轴向间距影响转子气动弹性稳定性的规律。结果

表明：在协调叶栅中，叶片吸力面相邻的叶片振动对转子叶片气动阻尼的大小起决定性作用，

其影响甚至超过振动叶片本身的影响；多排环境中，导叶（ＩＧＶ）对转子叶片气动阻尼最小值的
影响最大，并使其对应的节径增大；相邻叶片振动引起的通道变化抑制了导叶对非定常压力波

的反射作用；随着轴向间距的减小，导叶对非定常压力波的反射作用减弱了非定常压力波的周

向衰减，从而增大了叶片振动的非定常影响范围；在多排环境中使用影响系数法需要测量更多

的叶片才能得到较为准确的气动阻尼。

关　键　词：轴向间距；影响系数法；气动弹性稳定性；颤振；气动阻尼
中图分类号：Ｖ２１１．６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７０９０８

　　当前航空发动机高推重比的设计要求导致更
轻的结构、更高的级负荷和更紧凑的级间距，这些

趋势都使得气动弹性稳定性问题在新的机型上越

来越突出
［１］
。叶片颤振是叶片振动的一种，涉及

到复杂的流固耦合作用，颤振一旦发生，经常会导

致叶片大幅度的剧烈振动从而使其在很短的时间

内断裂，造成结构巨大的破坏。

近些年来，国内外研究者对这种与颤振相关

的非定常流动现象做过大量的参数化研究，包括

叶片间相位角（ＩｎｔｅｒＢｌａｄｅＰｈａｓｅＡｎｇｌｅ，ＩＢＰＡ）、折
合频率、振动模态、叶尖间隙、激波等。Ｌａｎｅ［２］根
据行波理论定义的叶片间相位角，描述振动的叶

片间存在的相互气动干涉，是叶盘振动节径的表

征量。Ｃａｒｔａ和 ＳｔＨｉｌａｉｒｅ［３４］通过实验研究了叶片
间相位角、迎角、折合频率等参数对发动机叶片气

动弹性稳定性的影响。另外，叶片振动模态对颤

振边界的影响很大，张小伟等
［５］
采用能量法发现

振动模态通过影响叶片表面的非定常气动力使气

动弹性稳定性发生改变。Ｂｅｌｌ和 Ｈｅ［６］进行了三
维涡轮叶栅弯曲振动下的非定常气动响应实验，

首次研究了叶尖间隙对叶表非定常压力的影响，

结果表明非定常压力幅值随间隙的变化规律一

致。Ｉｓｏｍｕｒａ和 Ｇｉｌｅｓ［７］指出通道激波对压力面有
失稳作用，对吸力面有稳定作用；激波是否处于脱

体位置是诱发颤振的重要条件。综上所述，大多

数的叶片颤振研究都局限在单转子模型基础上。

随着对叶片颤振问题认识的加深，研究发现

由于没有考虑上下游叶排对转子叶片非定常流动

的影响，仅对单转子进行叶片颤振特性分析，有时

会对叶片气弹失稳的算例得出气弹稳定的相反结

论
［８］
，所以叶排干涉与颤振之间关联性研究也逐

渐兴起。Ｃｕｌｖｅｒ和 Ｌｉｕ［９］研究结果表明加入导叶
（ＩｎｌｅｔＧｕｉｄｅＶａｎｅｓ，ＩＧＶ）之后跨声速压气机叶片
扭转振型的气动弹性稳定性下降。而 Ｈｕａｎｇ
等

［１０］
对低压涡轮叶片扭转振型的颤振研究表明，

上游静子叶排对转子气动弹性稳定性在不同节径

lenovo
全文下载
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下影响规律不一致。杨慧和李振鹏
［１１］
用流固耦

合法研究了转静干涉对三维压气机气动弹性稳定

性的影响，结果表明导叶引起的非定常压力波反

射使得弯曲振型的稳定性增强。上述结果表明上

下游叶排对叶片气动弹性稳定性有着显著的影

响，从而轴向间距成为学者研究上下游叶排影响

的关键因素。Ｌｉ和 Ｈｅ［１２］使用单通道模型研究了
跨音压气机气动弹性稳定性受转静叶排轴向间距

的影响规律，结果表明转静叶排存在一个最优间

距值，静子引起的干涉效应使得转子的稳定性最

佳。杨慧和沈真
［１３］
用能量法研究了上下游叶排

对二维压气机转子弯曲颤振特性的影响，结果表

明压气机转子上下游叶排在小的轴向间距下，使

转子气动弹性稳定性降低。上述方法模型虽然给

出了上下游叶排及对转子叶片颤振特性的影响以

及最佳轴向间距的存在，但没有分析出转子叶片

气动阻尼主要来源以及转子叶片表面非定常气动

功变化的规律。影响系数法
［１４］
是一种基于小振

幅振动线性叠加的方法，量化每个叶片对叶栅整

体非定常气动响应的贡献。北京航空航天大学杨

慧等
［１５］
采用影响系数法考虑叶尖间隙变化对压

气机线性叶栅进行了气动弹性实验。实验结果表

明：随着叶尖间隙的增加，间隙流对振动叶片有失

稳影响，间隙流在叶栅稳定性最差时影响最显著。

本文使用影响系数法，考虑上游叶排轴向间

距变化，分析弯曲振动的涡轮转子的气动弹性稳

定性。首先，对转子叶片表面非定常压力进行傅

里叶变换，分析轴向间距影响气动阻尼的规律；其

次，对影响系数法在多排算例中的适用性进行了

分析；最后，分析叶片表面非定常压力幅值和相位

影响因素，进一步解释轴向间距影响转子叶片最

小气动阻尼系数的机理，加深对叶片颤振问题的

认识。

１　数值方法

１．１　控制方程
流场的数值模拟 采 用 了 自 行 开 发 程 序

ＨＧＡＥ，求解动边界和动态变形网格下的守恒型
积分形式的三维非定常可压缩雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ
Ｓｔｏｋｅｓ方程，其形式为


ｔ∫ΩｑｄΩ＋∮Ω（Ｆ－ｗｑ）ｎ^ｄＡ＝∮ΩＳｄΩ （１）

式中：Ω、Ω和ｎ^分别为控制体某物理时刻的表面
面积、体积和表面外法向；ｑ为守恒型流体状态向
量；Ａ为表面面积；ｗ为运动控制体表面的网格速

度；Ｆ为对流和耗散通量项；Ｓ为外力、坐标系运
动等对守恒律贡献的原项矢量；ｔ为时间。使用
非结构化的有限体积法进行空间离散，使用 ２阶
精度 ＲＯＥ迎风格式进行流通量计算，使用 Ｓｐａｌ
ａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ一方程湍流计算模型。该程序在气
动弹性领域的数值验证可以参见文献［１６］。
１．２　影响系数法

影响系数法是通过振动中间一个叶片来获得

振动叶栅所有叶片间相位角下非定常气动响应数

据的方法，简单高效，但不适用于非线性大分离

流，有其局限性。其基本原理为：

１）协调叶栅所有叶片都是振动的，当不考虑
叶片间相位角影响时，所有叶片都是一样的，某个

叶片表面的非定常气动力相当于所有振动叶片对

其影响的线性叠加；图 １是由 ２ｍ＋１个叶片组成
的涡轮单转子叶片排（图 １中 ｍ＝１），当所有叶
片都振动时，参考叶片０（表示为 ｂ０）上无量纲非
定常影响系数记为 Ｃｆ０（此处以压力 Ｐ

～
表征，叶片

间相位角为 σ，所有叶片都振动时，对于叶片 ｂ０，
叶片 ｂｎ的振动对其的影响系数记为 Ｃｆ（ｎ，０），

ω为叶片振动频率，ｈ为叶片 ｂ０的位移，ｈ０为叶
片 ｂ０振动的幅值，安装角 γ＝５６．６５°，振动方向
为６０．４°。

Ｐ
～

＝Ｃｆ０ｅ
ｉωｔ＝∑

ｍ

ｎ＝－ｍ
Ｃｆ（ｎ，０）ｅ

ｉｎσｅｉωｔ （２）

因此获得叶片 ｂ０上由 ２ｍ＋１个振动叶片耦
合后的非定常影响系数

Ｃｆ０＝∑
ｍ

ｎ＝－ｍ
Ｃｆ（ｎ，０）ｅ

ｉｎσ （３）

２）只有叶片 ｂ０振动时，参考叶片 ｂ０的振动
对叶片 ｂｎ的影响系数，记为 Ｃｆ（ｎ，０），系数可以
通过实验或计算得出

Ｃｆ（－ｎ，０）＝Ｃｆ（０，ｎ） （４）
进一步得到

图 １　转子叶栅几何示意图

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｒｏｔｏｒｃａｓｃａｄｅ

０１７
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Ｃｆ０＝∑
ｍ

ｎ＝－ｍ
Ｃｆ（０，－ｎ）ｅ

ｉｎσ （５）

此方法的要点如下：非定常压力影响系数

Ｃｆ（ｎ，０）称为“直接项”，其通过量化每个叶片对
整个叶栅非定常气动响应的贡献，来体现每个叶

片的相对重要性。而影响系数 Ｃｆ０称为“耦合
项”，为各个叶片气动阻尼之和。分解的“直接

项”可以认识每个叶片的相对重要性，而“耦合

项”能判断颤振起点，可以得到强迫响应中的阻

尼项。由于叶片间相位角仅仅出现在后处理中不

是计算参数，大大地缩减了获得所有叶片间相位

角下振动叶栅气动阻尼的工作量。对影响系数法

具体介绍参见文献［１７］。

２　算例说明及定常验证
本文使用影响系数法进行气动弹性稳定性分

析，转子叶栅共 ２１个叶片（即 ｍ＝１０），其几何叶
型选自气动弹性标准算例４［１８］，中间叶片ｂ０的振
动参数选自其二维亚声速工况

［１９］
。标准算例 ４

是三维的跨声速高负荷涡轮叶栅，叶片具有较大

的厚度和弯角，容易产生气流分离，是现代典型的

涡轮叶片造型，具有完整的实验数据，便于数值验

证。实验采用了所有叶片全部振动的行波法，转

子叶栅为协调叶栅，振动方向如图１所示，其基本
实验参数见表１。

为了研究轴向间距对转子气动弹性稳定性的

影响，在转子上游加入了类似薄平板的导叶。

图２为导叶转子叶片单通道网格示意图，为了满
足程序的计算要求，计算网格为边界层加密的非

结构网格，保证第 １层网格的 ｙ＋在 １．５以下，周
期性边界采用了对接型网格设置。在转静交界面

处，定常、非定常计算分别采用掺混面模型和滑移

面模型。

本文选取了７个不同的轴向间距 Δｘ以弦长
ｃ无量纲化（即 Δｘ／ｃ），分别为 １０％、１５％、３０％、
５０％、７０％、９０％、１５０％，轴向间距改变时转子

表 １　叶片几何和实验参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｂｌａｄｅｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 数　值

弦长／ｍｍ ７２

栅距／ｍｍ ５６．２５

安装角／（°） ５６．６５

振幅／（１０－４ｍ） ３

振动方向／（°） ６０．４

振动频率／Ｈｚ １４９

折合频率 ０．１１８７

通道的网格保持不变，针对不同间距生成导叶通

道的网格。表 ２为算例的边界条件，在计算时为
了保证不同轴向间距下转子叶片表面的定常气动

载荷基本一致，对转子出口的静压进行了微调。

在非定常颤振计算之前，进行了定常验证。

图３为转子叶片表面定常压力系数 Ｃｐ计算值和
实验值的对比图，ｘ为网格坐标。计算结果与实
验数据基本符合，仅在压力面尾缘和吸力面 ０．３
倍弦长处存在细微差异。

图 ２　导叶转子叶片单通道网格

Ｆｉｇ．２　ＩＧＶｒｏｔｏｒｂｌａｄｅｓｉｎｇｌｅｐａｓｓａｇｅｇｒｉｄｓ

表 ２　边界条件

Ｔａｂｌｅ２　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参　数 数　值

进口总压／ｋＰａ １６０．９

进口总温／Ｋ ３１７．８

出口静压／ｋＰａ １０１．３

出口气流角／（°） －７１．５

出口等熵马赫数 ０．８５

图 ３　叶片表面定常压力系数分布

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｅａｄｙｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｏｎｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅ

３　计算结果

非定常颤振分析以收敛的定常计算结果作为

初场。取转子叶片振动周期为 １个周期，每周期
包含２００个时间步，时间步长为 ３．３５５７０４６９８×
１０－５ｓ。

１１７
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３．１　不同轴向间距对气动阻尼的影响
为了研究轴向间距对转子气动弹性稳定性的

影响，首先进行了单转子颤振计算。图 ４为不同
轴向间距下转子叶片气动阻尼系数 Ｄ随叶片间
相位角σ的变化，从图中可以看出：单转子的最小
气动阻尼值与实验值基本一致，说明影响系数法

能准确预测最小气动阻尼系数以及其对应的叶片

间相位角；轴向间距对气动阻尼系数的影响范围

主要在气动弹性最不稳定状态对应的叶片间相位

角附近；随着轴向间距的减小，最小气动阻尼系数

对应的叶片间相位角明显左移（见图 ４中红色箭
头），即导叶使得气动弹性最不稳定点的节径增

大；在最佳轴向间距下，导叶的影响可以使转子气

动弹性稳定性提高 ３２．０４％，在工程应用中轴向
间距对气动弹性稳定性的影响不可忽略。

图 ４　不同轴向间距下的气动阻尼系数

Ｆｉｇ．４　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｘｉａｌｓｐａｃｉｎｇ

３．２　确定影响转子叶片气动阻尼的关键叶片
通常研究人员最关注气动阻尼系数最小值处

对应的叶片间相位角。图 ５给出了单转子叶排在
叶片间相位角为 －７２°时各叶片非定常气动阻尼系

数分量，各分量之和为影响系数耦合项 Ｃｆ０（见
１．２节），图中 ｂ－１和 ｂ０气动阻尼系数分量最大，
是转子叶片气动阻尼系数贡献最大的部分。可以

看出，气动阻尼系数分量的数值随着与振动叶片

周向距离的增加指数级的减小，比如 ｂ－２的气动
阻尼系数大小只有 ｂ０的４．２７％。

图６为有导叶时 ｂ－２～ｂ２气动阻尼系数分量
随 Δｘ变化情况（孤立转子是以 Δｘ／ｃ＝１８０％来表
示）。从图６可以看出：添加导叶之后，ｂ－１和 ｂ０
仍是构成气动阻尼系数的主要部分；影响系数

Ｃｆ（０，－１）（表示在影响系数法中，叶片 ｂ０的振
动对 ｂ－１气动阻尼系数的影响，见１．２节）的绝对

值明显大于 Ｃｆ（０，０），并且影响系数 Ｃｆ（０，－１）
使得转子气动阻尼系数由正变为负，直接改变了

转子气动弹性稳定性。上述结果表明：系数

Ｃｆ（１，０）（表示在协调叶栅中，叶片 ｂ１的振动对
ｂ０气动阻尼系数的影响，见 １．２节）对转子气动
阻尼系数的大小起决定性作用，其影响甚至超过

振动叶片 ｂ０本身的影响 Ｃｆ（０，０）。
由于 ｂ０叶片振动产生的非定常扰动沿周向

的快速衰减，使用影响系数法时，只需选取有限的

叶片数目。为了检验影响系数法在多排算例中的

适用性，图７给出了不同叶片数下转子在叶片间
相位角为 －７２°时气动阻尼系数随 Δｘ的变化规
律（孤立转子是以 Δｘ／ｃ＝１８０％来表示），ｂ－１～ｂ１
表示 ｂ－１、ｂ０、ｂ１３个叶片气动阻尼系数叠加。由
图７可知：随着轴向间距的减小，气动阻尼系数先

图 ５　叶片间相位角为 －７２°时，单转子

各叶片气动阻尼系数分量

Ｆｉｇ．５　Ｅａｃｈｂｌａｄｅ’ｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｆｓｉｎｇｌｅｒｏｔｏｒａｔｉｎｔｅｒｂｌａｄｅ

ｐｈａｓｅａｎｇｌｅｅｑｕａｌｓｔｏ－７２°

图 ６　不同轴向间距下气动阻尼系数分量

Ｆｉｇ．６　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｘｉａｌｓｐａｃｉｎｇ
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图 ７　不同叶片数下气动阻尼系数

Ｆｉｇ．７　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｎｕｍｂｅｒｓ

增加后减小，转子叶排在 Δｘ／ｃ＝３０％时气动弹性
稳定性最好，说明导叶转子之间存在一个最佳的
轴向间距，这和文献［１２］中的结论一致，上游导
叶对转子叶片表面非定常压力波的反射，导致转

子叶片的气动阻尼系数随轴向间距改变发生变

化；ｂ－１和 ｂ０气动阻尼系数分量的叠加已经能基
本预测导叶对转子气动阻尼系数的影响趋势，更多

的叶片数只是使得转子气动阻尼系数误差更小。

表３为在叶片间相位角为 －７２°时不同叶片
数下转子气动阻尼系数相对误差。从表３可以看
出：在 Δｘ／ｃ≥９０％时，ｂ０及其相邻叶片就可以较
为准确得出转子叶排气动阻尼系数；随着 Δｘ的
减小，导叶在转子叶片上引起的非定常气动响应

增强，ｂ－１和 ｂ０气动阻尼系数分量相对于转子叶
排气动阻尼系数所占的比重有所下降，表明导叶

对非定常压力波的反射作用减弱了非定常压力波

的周向衰减；在 Δｘ／ｃ＜９０％时，ｂ０及其相邻叶片
得出转子气动阻尼系数相对误差明显增大，需要

测量更多的叶片才能得到较为准确的气动阻尼系

数。为了进一步弄清楚轴向间距影响转子气动阻

尼系数的机理，需要对 ｂ０和 ｂ－１叶片表面非定常
气动力及其做功情况进行分析。

表 ３　不同叶片数下气动阻尼系数相对误差

Ｔａｂｌｅ３　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｍｐｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌａｄｅｎｕｍｂｅｒｓ ％

叶片编号 Δｘ／ｃ＝１０％ Δｘ／ｃ＝１５％ Δｘ／ｃ＝３０％ Δｘ／ｃ＝５０％ Δｘ／ｃ＝７０％ Δｘ／ｃ＝９０％ Δｘ／ｃ＝１５０％ 单 转 子

ｂ－１～ｂ０ １４．５８ １８．５０ ２３．３１ １９．２５ １３．２４ ８．４０ ２．２１ ０．７７

ｂ－１～ｂ１ １２．２７ １３．８４ １５．７７ １１．０８ ６．３９ ３．０９ ０．３７ ０．７６

ｂ－２～ｂ２ ４．０８ ５．６４ ７．４２ ５．１０ ２．５１ ０．８１ ０．１３ ２．３０

ｂ－３～ｂ３ ２．５７ １．９９ １．４４ １．７６ １．９７ １．８４ ０．６３ ０．２４

ｂ－５～ｂ５ ０．４４ ０．３４ ０．０３ ０．０９ ０．０１ ０．１１ ０．３４ ０．０２

３．３　ｂ０与 ｂ－１非定常压力和气动功分布
对 ｂ０与 ｂ－１来说，叶片表面非定常压力响应

来源主要有两部分：一部分是由于 ｂ０振动引起的
非定常压力响应，另一部分来源于上游导叶对转

子叶片表面非定常压力波的反射。

图８（ａ）为 ｂ０表面无量纲非定常气动功Ｗ
的分布图，可以看出：振动叶片本身的吸力面

（ＳＳ）前部和压力面（ＰＳ）做负功，吸力面后半部分
做正功；做功最大位置发生在吸力面前缘；受导叶

的影响，随 Δｘ的减小，做功变化主要发生在吸力
面前部和压力面。由于转子叶片表面气动功的大

小是由叶片表面非定常气动力的一阶幅值和相位

决定的
［１３］
，需要进一步分析 ｂ０表面非定常压力

响应一阶幅值和相位变化情况。

图 ８　ｂ０表面无量纲非定常气动功、压力幅值和相位

Ｆｉｇ．８　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｗｏｒｋ，ｐｒｅｓｓｕｒｅａｍｐｌｉｔｕｄｅａｎｄｐｈａｓｅｏｎｂ０ｓｕｒｆａｃｅ
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　　图８（ｂ）、（ｃ）为ｂ０表面非定常压力响应一阶
幅值 Ｈ和相位 Φ分布图，可以看出：ｂ０一阶幅值
在吸力面前部和吸力面后半部分较大，原因是在

图１中 ｂ０振动必然导致 ｂ０与 ｂ－１、ｂ１之间部分
流道宽度发生周期性改变，通过计算发现 ｂ０的振
动主要影响 ｂ－１、ｂ０吸力面前半部分与 ｂ０、ｂ１压
力面后半部；幅值最大位置位于吸力面前部，原因

是这里不仅为图３中压力梯度最大的区域而且是
ｂ０振动直接影响区域；随轴向间距的变化，导叶
使 ｂ０压力面幅值和相位都有改变，改变主要集中
在图２中转子受导叶影响区域（吸力面前部和压
力面）。同时这些幅值和相位改变说明转子表面

压力波在上游导叶发生反射，反射波与转子叶片

表面压力波叠加，从而导致图８中 ｂ０表面气动功
变化。

图９（ａ）为 ｂ－１表面无量纲非定常气动功分
布图，可以看出：气动力做功主要集中在吸力面前

部；在ｂ－１吸力面前部，轴向间距引起叶片表面气

动功的变化只占叶片表面气动功很小的一部分，

说明振动引起的通道周期性变化对转子气动阻尼

系数的影响远大于导叶对其的影响。结合

图８（ａ）和图９（ａ）可以看出：ｂ－１吸力面做的正功
明显大于 ｂ０做的负功，从而使转子气动阻尼系数
为负，并与图６相对应。

图９（ｂ）、（ｃ）为 ｂ－１表面非定常压力响应一
阶幅值和相位分布图，可以看出：幅值较大区域集

中在吸力面前部，原因是这部分不仅为压力梯度

最大的区域而且是 ｂ０振动引起的通道周期性变
化区域；随轴向间距的变化，导叶对压力面幅值和

相位都有影响，而压力面由于不受叶片振动直接

影响变化较大，说明相邻叶片振动引起的通道变

化抑制了导叶对非定常压力波的反射作用。

对比图 ８（ｂ）和图 ９（ｂ）不难发现：ｂ０与 ｂ－１
吸力面幅值基本一致，但它们在图 ６气动阻尼系
数分量却相差甚远，从相位图中不难发现是由于

ｂ０与 ｂ－１吸力面相位角的不同导致的。

图 ９　ｂ－１表面无量纲非定常气动功、压力幅值和相位

Ｆｉｇ．９　Ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｕｎｓｔｅａｄｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｗｏｒｋ，ｐｒｅｓｓｕｒｅａｍｐｌｉｔｕｄｅａｎｄｐｈａｓｅｏｎｂ－１ｓｕｒｆａｃｅ

４　结　论

本文使用影响系数法研究了不同轴向间距下

上游叶排对转子气动弹性稳定性的影响，得到以

下结论：

１）导叶轴向间距对每个节径下的转子叶片
气动阻尼的影响程度不同，主要影响范围在气动

弹性最不稳定状态对应的节径附近，气动阻尼系

数最小值处影响最大。随着轴向间距的减小，转

子叶片气动阻尼系数最小值先增加后减小，并使

得气动弹性最不稳定点对应的节径增大。

２）在协调叶栅中，叶片 ｂ１振动对 ｂ０影响
Ｃｆ（１，０），对转子气动阻尼的大小起决定性作
用，其影响甚至超过振动叶片 ｂ０本身的影响
Ｃｆ（０，０）。研究发现两叶片吸力面上的相位差异

是造成这种影响结果的直接原因。

３）随着轴向间距的减小，导叶对非定常压力
波的反射作用减弱了非定常压力波的周向衰减，

这说明导叶的存在使得转子叶片振动的非定常影

响范围明显增大。为了获得较为准确的转子叶片

气动阻尼值，使用影响系数法时需要包括更多的

叶片数。

４）在协调叶栅中，相邻叶片振动引起的通道
变化对气动阻尼的影响抑制了导叶对非定常压力

波的反射作用。
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基于滚动时域优化的旋转弹解耦控制器设计

陈伟，孙传杰，冯高鹏，拜云山

（中国工程物理研究院 总体工程研究所，绵阳 ６２１９００）

　　摘　　　要：旋转弹在飞行过程中会受到外界干扰和不确定性的影响，并且存在气动交
联、惯性交联和控制交联，为了实现稳定飞行，有必要进行解耦控制器设计。提出了一种基于

滚动时域优化（ＲＨＯ）的解耦控制方法。将旋转弹和舵机系统的动力学模型用状态空间形式
描述，基于旋转弹、指令滤波器、积分跟踪误差的状态方程得到一个增广状态方程。采用基于

指令滤波器的滚动时域优化方法进行控制量解算，根据系统输出与指令信号之间的差值实时

调节控制器增益，实现旋转弹解耦控制。从加速度控制仿真结果可以看出，所设计的控制系统

基本不受转速、建模误差和外界干扰的影响，具有较高的鲁棒性。

关　键　词：旋转弹；解耦控制；滚动时域优化（ＲＨＯ）；加速度控制；指令滤波器
中图分类号：Ｖ２４９．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７１７０８

　　旋转弹在飞行过程中绕自身纵轴连续滚转，
在无控条件下可有效降低气动不对称、结构不对

称和推力偏心等扰动因素所带来的弹道散布，提

高落点精度，在制导控制条件下可省掉滚转控制

回路，简化控制系统组成，因而旋转体制为众多弹

箭类武器系统所采用。但是，弹体的旋转也使旋

转弹在空气动力学特性、飞行力学特性、控制理论

与方法等方面明显有别于非旋转弹，并带来一些

特殊问题，如马格努斯效应、陀螺效应等，使得旋

转弹在俯仰和偏航方向的运动存在交叉耦合作

用
［１］
。在旋转弹控制系统设计中，需要考虑各种

耦合因素，不仅包括以马格努斯效应为表现形式

的气动交联、以陀螺效应为表现形式的惯性交联，

而且包括舵机系统延迟引起的控制交联。在复杂

的飞行环境下弹体自身会受到各种不确定性因素

的干扰，这都给旋转弹控制系统设计带来了较大

挑战
［２３］
。

相关学者在旋转弹控制系统设计领域开展了

较为深入研究，并取得了一定的研究成果。文

献［４５］分析了双通道控制旋转弹的各种耦合特
性，并采用前馈补偿解耦方法实现了旋转弹基于

过载驾驶仪的静态解耦控制。文献［６］采取对角
占优解耦控制方法设计了弹体动力学环节以及执

行机构动力学环节的解耦控制器。上述中基于前

馈补偿解耦和对角占优解耦方法需要对模型有较

为精确的认识，而且所设计的补偿器并不能确保

系统在全频域段具有较好的解耦效果，从而学者

将现代控制系统设计方法应用于旋转弹控制系统

设计。文献［７］采用动态逆方法进行姿态控制器
设计，该方法可有效处理动力学中的非线性因素。

文献［８１０］采用鲁棒 Ｈ∞控制方法进行旋转弹控
制器设计，具有良好的鲁棒性和自适应能力。由

于滚动时域优化（ＲＨＯ）方法，又被称为模型预测
控制，对模型精度要求不高，且具有较好的解耦控

制能力
［１１］
，其被学者应用于导弹控制领域

［１２１３］
，

并取得了较好的控制效果。本文在文献［１１］的

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170831.1432.006.html


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

基础上，提出一种基于指令滤波器的 ＲＨＯ控制方
法，并将其应用于旋转弹解耦控制，在不同的弹体

旋转速度下取得了较好的解耦控制效果，确保了

飞行指令的稳定跟踪。

１　旋转弹动力学模型

由于旋转弹在飞行过程中以一定角速度绕其

纵轴连续滚转，为了便于分析，引入准弹体坐标

系，建立旋转弹动力学模型。准弹体坐标系中旋

转弹的质心运动动力学方程组和导弹绕质心转动

的动力学方程组分别为
［１４］
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ωｚ
ｚωｚ＋Ｍ″ｚ

γＤ
Ｖβ
－

　　（Ｊｙ－Ｊｘ）ωｙωｘ＋Ｊｙωｙ

















γ

（２）
式中：ｍ为旋转弹质量；ｇ为重力加速度；Ｖ为飞
行速度；γ为旋转速度；Ｄ为弹体直径；Ｐ为推力；
Ｘ为阻力；Ｙ为升力；Ｚ为侧向力；Ｙｍ 为沿着升力
方向的马格努斯力；Ｚｍ为沿着侧向力方向的马格

努斯力；α为迎角；β为侧滑角；γＶ 为速度准倾斜
角；θ为弹道倾角；ψＶ为弹道偏角；ωｘ、ωｙ、ωｚ为旋
转弹转动角速度；Ｊｘ、Ｊｙ、Ｊｚ为旋转弹转动惯量；

Ｍσｘｘ 为滚转力矩对尾翼安装角的偏导数；Ｍ
ωｘ
ｘ 为

滚转力矩对弹体绕纵轴旋转角速度的偏导数；Ｍβｙ
为偏航力矩对侧滑角 β的一阶偏导数；Ｍσｙｙ 为偏

航力矩对偏航舵偏角 σｙ的一阶偏导数；Ｍ
ωｙ
ｙ 为偏

航力矩对弹体转动角速度 ωｙ的一阶偏导数；Ｍ″ｙ
为偏航力矩对弹体无因次旋转角速度 γＤ／Ｖ和迎
角 α的二阶偏导数；Ｍαｚ为俯仰力矩对迎角 α的

一阶偏导数；Ｍσｚｚ 为俯仰力矩对俯仰舵偏角 σｚ的

一阶偏导数；Ｍωｚｚ 为俯仰力矩对弹体转动角速度

ωｚ的一阶偏导数；Ｍ″ｚ为俯仰力矩对弹体无因次
旋转角速度 γＤ／Ｖ和侧滑角 β的二阶偏导数。

为了简化控制系统设计，需要对弹体动力学

方程组（１）和（２）进行简化，不失一般性，作如下
假设：

１）假设在一小段飞行过程中，弹体的速度不
变，弹体的转速不变。

２）假设在控制系统设计的相关研究中，忽略
重力作用。

３）假设迎角 α、侧滑角 β、偏航角 ψ、弹道偏
角 ψＶ、偏航角微分ψ

·

和俯仰角微分
·

为小量，它们

之间的乘积为零。

４）假设控制舵产生的升力和弹体受到的总
升力相比是小量。

当重点考虑弹体短周期运动时，可假定速度

的方向不变，而只考虑弹轴的摆动运动，即假定弹

道倾角 θ和弹道偏角 ψＶ在弹体运动短周期内基
本保持不变，可近似为零，并根据小角度假设条

件，有如下近似关系式成立
［１］
：

≈α
ψ≈β

γＶ≈
{

０

（３）

ωｘ≈γ

ωｙ≈ψ
·

ωｚ≈









 ·

（４）

将式（３）和式（４）代入式（１）和式（２）整理化
简后可得如下所示旋转弹动力学模型：


·

＝ωｚ

ψ
·

＝ωｙ

ωｚ＝
Ｍαｚ
Ｊｚ
＋

Ｍ″ｚ
Ｊｚ
·
γＤ
Ｖψ

＋
Ｍωｚｚ
Ｊｚ
ωｚ＋

　　
Ｊｘ
Ｊｚ
γωｙ＋

Ｍσｚｚ
Ｊｚ
σｚ

ωｙ＝
Ｍ″ｙ
Ｊｙ
·
γＤ
Ｖ

＋
Ｍβｙ
Ｊｙ
ψ－

Ｊｘ
Ｊｙ
γωｚ＋

　　
Ｍωｙｙ
Ｊｙ
ωｙ＋

Ｍσｙｙ
Ｊｙ
σ























ｙ

（５）

　　对于轴对称弹体，有 Ｊｙ＝Ｊｚ，Ｍ
α
ｚ＝Ｍ

β
ｙ，Ｍ″ｚ＝

Ｍ″ｙ，Ｍ
ωｚ
ｚ ＝Ｍ

ωｙ
ｙ，Ｍ

σｚ
ｚ ＝Ｍ

σｙ
ｙ。

令法向加速度 ａｙ、侧向加速度 ａｚ为系统输
出，根据法向加速度和侧向加速度的定义有

８１７
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ａｙ＝Ｖ
Ｐ＋ｑＳｃαｙ
ｍＶ α－

ｑＳｃ″ｙｍ
ｍＶ
·
γＤ
Ｖ( )β

ａｚ＝－Ｖ
ｑＳｃ″ｚｍ
ｍＶ
·
γＤ
Ｖα

＋
Ｐ＋ｑＳｃβｚ
ｍＶ( )









 β

（６）

式中：ｑ为动压；Ｓ为机翼参考面积；ｃαｙ为升力系
数对迎角 α的导数；ｃ″ｙｍ为升力系数对弹体无因次
旋转角速度 γＤ／Ｖ和侧滑角 β的二阶偏导数；ｃ″ｚｍ为
侧力系数对弹体无因次旋转角速度 γＤ／Ｖ和迎角α
的二阶偏导数；ｃβｚ为侧力系数对侧滑角 β的导数。

根据式（３），ａｙ和 ａｚ可由式（７）近似得到

ａｙ＝
Ｐ＋ｑＳｃαｙ
ｍ －

ｑＳｃ″ｙｍ
ｍ
·
γＤ
Ｖψ

ａｚ＝－
ｑＳｃ″ｚｍ
ｍ
·
γＤ
Ｖ

－
Ｐ＋ｑＳｃβｚ
ｍ









 ψ

（７）

考虑建模误差和外界干扰，将式（５）和式（７）
写成如下状态空间形式：

ｘ＝Ａｘ＋Ｂσ＋ｂ０
ｙ＝{ Ｃｘ

（８）

式中：ｘ＝［ ψ ωｚ ωｙ］Ｔ为旋转弹状态向量；

ｙ为旋转弹测量输出；σ＝［σｚ σｙ］Ｔ为控制输

入；ｂ０为模型不确定项；Ａ、Ｂ、Ｃ的具体表达式为

Ａ＝

０ ０ １ ０
０ ０ ０ １

Ｍαｚ
Ｊｚ

Ｍ″ｚ
Ｊｚ
·
γＤ
Ｖ

Ｍωｚｚ
Ｊｚ

Ｊｘ
Ｊｚ
γ

Ｍ″ｙ
Ｊｙ
·
γＤ
Ｖ

Ｍβｙ
Ｊｙ

－
Ｊｘ
Ｊｙ
γ
Ｍωｙｙ
Ｊ



















ｙ

Ｂ＝

０ ０
０ ０

Ｍσｚｚ
Ｊｚ

０

０
Ｍσｙｙ
Ｊ



















ｙ

Ｃ＝

Ｐ＋ｑＳｃαｙ
ｍ

－
ｑＳｃ″ｙｍ
ｍ
·
γＤ
Ｖ
０ ０

－
ｑＳｃ″ｚｍ
ｍ
·
γＤ
Ｖ

－
Ｐ＋ｑＳｃβｚ
ｍ











０ ０

２　旋转条件下舵机系统动力学模型

舵机系统的指令执行框图如图１所示。
弹体的控制指令 σｃｙ、σｃｚ形成于非旋转的准

弹体坐标系下，根据传感器测量得到此时弹体相

对于准弹体坐标系的滚转角 γｄ，将 σｃｚ、σｃｙ进行
分解，得到弹体坐标系下的控制指令σｃ１、σｃ２，σｃ１、
σｃ２经舵机驱动舵面偏转，从而得到弹体坐标系下

图 １　舵机系统的指令执行框图

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｍｍａｎｄｅｘｅｃｕｔｉｏｎｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍ

舵面偏转角 σ１、σ２和控制力矩，最后再将 σ１、σ２
和控制力矩合成到准弹体坐标系下的舵机响应

σｚ、σｙ和控制力矩。
舵机响应传递函数为

Ｇｄ（ｓ）＝
ｋｓ

Ｔｓ
２ｓ２＋２μｓＴｓｓ＋１

（９）

式中：ｋｓ为舵机系统增益；Ｔｓ为舵机系统时间常
数；μｓ为舵机系统阻尼。

根据图１所示的指令执行框图和舵机响应传
递函数，可得舵机系统的传递函数矩阵为

［１］

Ｇσ（ｓ）＝ｋ[ｓ ｃｏｓ（τγ） ｓｉｎ（τγ）
－ｓｉｎ（τγ） ｃｏｓ（τγ ]） ·

　　
Ｇｓ（ｓ） Ｇｓｃｏ（ｓ）

－Ｇｓｃｏ（ｓ） Ｇｓ（ｓ[ ]） （１０）

式中：τ为从滚转角 γ的测量到控制指令的生成
并分解输入到实际舵机系统所需的时间；Ｇｓ（ｓ）和
Ｇｓｃｏ（ｓ）分别为前向通道传递函数和耦合通道传
递函数，其表达式分别为

Ｇｓ（ｓ）＝（Ｔ
２
ｓｓ
２＋２μｓＴｓｓ＋１－

　　Ｔ２ｓγ
２
）／［（Ｔ２ｓｓ

２＋２μｓＴｓｓ＋１－Ｔ
２
ｓ
γ２）２＋

　　（２Ｔ２ｓγｓ＋２μｓＴｓγ）
２
］

Ｇｓｃｏ（ｓ）＝（２Ｔ
２
ｓ
γｓ＋２μｓＴｓγ）／［（Ｔ

２
ｓｓ
２＋

　　２μｓＴｓｓ＋１－Ｔ
２
ｓ
γ２）２＋（２Ｔ２ｓγｓ＋２μｓＴｓγ）

２
］

可以看出，旋转弹旋转导致控制通道出现耦

合，随着转速 γ的提高，前向通道传递函数 Ｇｓ（ｓ）
的增益将减小，耦合通道传递函数 Ｇｓｃｏ（ｓ）的增益
将增大，控制通道耦合加剧。

当忽略转速变化且仅考虑舵机系统在常值指

令输入下的稳态输出时，则准弹体系中舵机系统

的动力学模型可简化为

σ＝ｋｓｋｒ
ｃｏｓγｄ ｓｉｎγｄ
－ｓｉｎγｄ ｃｏｓγ[ ]

ｄ

σｃ （１１）

式中：σｃ＝［σｃｚ σｃｙ］
Ｔ
为准弹体坐标系中控制指

令；ｋｒ表征了舵机系统由于弹体滚转出现的幅
值衰减特性；γｄ＝τγ＋γｃ为舵机系统总延迟角，
γｃ为由于舵机响应滞后造成的动态相位滞后角
度。ｋｒ、γｃ的表达式如下所示，具体推导过程见文
献［１］。

９１７
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ｋｒ＝
１

（１－Ｔ２ｓγ
２
）
２＋（２μｓＴｓγ）槡

２

γｃ＝ａｒｃｃｏｓ
１－Ｔ２ｓγ

２

（１－Ｔ２ｓγ
２
）
２＋（２μｓＴｓγ）槡

２

将式（１１）代入式（８）可得考虑舵机系统动态
特性的旋转弹动力学模型

ｘ＝Ａｘ＋Ｂｃσｃ＋ｂ０
ｙ＝{ Ｃｘ

（１２）

式中：Ｂｃ表达式为

Ｂｃ＝ｋｓｋｒＢ
ｃｏｓγｄ ｓｉｎγｄ
－ｓｉｎγｄ ｃｏｓγ[ ]

ｄ

３　解耦控制器设计

采用以下指令滤波器
［１５］
得到加速度指令

信号：

ａｙｃ
ａｙｃ０
＝

ω２ａｙ
ｓ２＋２ξａｙωａｙｓ＋ω

２
ａｙ

ａｚｃ
ａｚｃ０
＝

ω２ａｚ
ｓ２＋２ξａｚωａｚｓ＋ω

２










ａｚ

（１３）

式中：ａｙｃ和 ａｚｃ分别为法向加速度指令和侧向加速
度指令；ａｙｃ０和 ａｚｃ０分别为法向加速度指令滤波器
和侧向加速度指令滤波器的输入信号；ξａｙ和 ξａｚ分
别为法向加速度指令滤波器和侧向加速度指令滤

波器的阻尼；ωａｙ和 ωａｚ分别为法向加速度指令滤
波器和侧向加速度指令滤波器的自然频率。

将指令滤波器式（１３）写成状态空间的形式
ｘｒ＝Ａｒｘｒ＋Ｂｒｒｃ０
ｙｒ＝Ｃｒｘ

{
ｒ

（１４）

式中：指令滤波器状态向量 ｘｒ＝［ａｙｃ　 ａｙｃ　ａｚｃ
ａｚｃ］

Ｔ
；指令滤波器输出 ｙｒ＝［ａｙｃ ａｚｃ］Ｔ；指令滤波

器输入 ｒｃ０＝［ａｙｃ０ ａｚｃ０］Ｔ；指令滤波器状态矩阵

Ａｒ、控制矩阵 Ｂｒ、输出矩阵 Ｃｒ的表达式为

Ａｒ＝

－２ξａｙωａｙ １ ０ ０

－ω２ａｙ ０ ０ ０

０ ０ －２ξａｚωａｚ １

０ ０ －ω２ａｚ













０

Ｂｒ＝

０ ０

ω２ａｙ ０

０ ０

０ ω２















ａｚ

Ｃｒ [＝ １ ０ ０ ０]０ ０ １ ０

ＲＨＯ优化控制的性能指标如下所示［１６］
：

ｍｉｎ
σｃ
ＪＲ＝

１
２∫

ｔｆ

ｔ０

［（ｙｒ－ｙ）
ＴＱｐ（ｙｒ－ｙ）＋

　　ｙＴＩＱＩｙＩ＋σ
Ｔ
ｃＲｒσｃ］ｄｔ （１５）

式中：ｔｆ和 ｔ０分别为区间的上界和下界；Ｑｐ和 ＱＩ
分别为跟踪误差和跟踪误差积分的加权阵；Ｒｒ为
控制量的加权阵；ｙＩ为积分误差，可由下式得到
ｘＩ＝ｙｒ－ｙ

ｙＩ＝ｘ
{

Ｉ

（１６）

综合旋转弹线性状态方程、指令滤波器状态

方程和积分误差方程得到增广状态方程为

ｘｒ
ｘ
ｘ









Ｉ

＝
Ａｒ ０ ０

０ Ａ ０
Ｃｒ －Ｃ









０

ｘｒ
ｘ
ｘ









Ｉ

＋

　　
０
Ｂｃ









０

σｃ＋
Ｂｒｒｃ０










０
０

＋
０
ｂ０









０

（１７）

将式（１７）写成对应的如下形式：
ｘＲ＝ＡＲｘＲ ＋ＢＲσｃ＋ｂＲ ＋ｂ （１８）
式中：ＡＲ、ＢＲ、ｂＲ、ｂ表达式分别为

ＡＲ＝
Ａｒ ０ ０

０ Ａ ０
Ｃｒ －Ｃ









０

ＢＲ＝
０
Ｂｃ









０

ｂＲ＝
Ｂｒｒｃ０










０
０

ｂ＝
０
ｂ０









０

基于增广状态方程式 （１８）将性能指标
式（１５）重新写成

ｍｉｎ
σｃ
ＪＲ＝

１
２
（ｘＴＲＱＲｘＲ ＋σ

Ｔ
ｃＲｒσｃ）ｄｔ （１９）

式中：

ＱＲ＝

ＣＴｒＱｐＣｒ －ＣＴｒＱｐＣ ０

－ＣＴＱｐＣｒ ＣＴＱｐＣ ０

０ ０ Ｑ










Ｉ

对控制量进行设计，先构造如下 Ｈａｍｉｌｔｏｎ
函数

［１７］
：

Ｈ（ｘＲ，σｃ，λＲ，ｔ）＝
１
２
ｘＴＲＱＲｘＲ ＋

１
２σ

Ｔ
ｃＲｒσｃ＋

　　（ＡＲｘＲ ＋ＢＲσｃ＋ｂＲ ＋ｂ）
ＴλＲ （２０）

式中：λＲ为时变拉格朗日乘子向量。

０２７
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　第 ４期 陈伟，等：基于滚动时域优化的旋转弹解耦控制器设计

σｃ使得 Ｈａｍｉｌｔｏｎ函数值最小的必要条件为
Ｈ／σｃ＝０，有
Ｈ
σｃ
（ｘＲ，σｃ，λＲ，ｔ）＝Ｒｒσｃ＋Ｂ

Ｔ
ＲλＲ （２１）

由于

２Ｈ
σ２ｃ
（ｘＲ，σｃ，λＲ，ｔ）＝Ｒｒ （２２）

式中：Ｒｒ为正定矩阵；Ｈ为 σｃ的二次型，则满足
式（２１）的 σｃ可使 Ｈ值最小。求式（２１）的解为

σｃ＝－Ｒ
－１
ｒＢ

Ｔ
ＲλＲ （２３）

将时变拉格朗日乘子向量 λＲ设计成状态 ｘＲ
的线性组合，有

λＲ＝ＫＲｘＲ ＋ｋＲ （２４）
式中：ＫＲ和 ｋＲ为参数变量。

对于时变拉格朗日乘子向量 λＲ有如下等式

成立
［１８］
：

－λ
·

Ｒ＝

ｘＲ

１
２
ｘＴＲＱＲｘＲ ＋

１
２σ

Ｔ
ｃＲｒσ( )ｃ ＋

　　 
ｘＲ
（ＡＲｘＲ ＋ＢＲσｃ＋ｂＲ ＋ｂ）

ＴλＲ （２５）

整理式（２５）可得

λ
·

Ｒ＝－ＱＲｘＲ －Ａ
Ｔ
ＲλＲ （２６）

将式（２４）两边对时间 ｔ求导得

λ
·

Ｒ＝Ｋ
·

ＲｘＲ ＋ＫＲ（ＡＲｘＲ ＋ＢＲσｃ＋ｂＲ ＋ｂ）＋ｋ
·

Ｒ

（２７）
将式（２３）代入式（２７）得

λ
·

Ｒ＝Ｋ
·

ＲｘＲ ＋ＫＲＡＲｘＲ －ＫＲＢＲＲ
－１
ｒＢ

Ｔ
ＲＫＲｘＲ －

　　ＫＲＢＲＲ
－１
ｒＢ

Ｔ
ＲｋＲ ＋ＫＲ（ｂＲ ＋ｂ）＋ｋ

·

Ｒ （２８）
根据式（２６）和式（２８）得

－ＱＲｘＲ －Ａ
Ｔ
Ｒ（ＫＲｘＲ ＋ｋＲ）＝Ｋ

·

ＲｘＲ ＋

　　ＫＲＡＲｘＲ ＋ｋ
·

Ｒ －ＫＲＢＲＲ
－１
ｒＢ

Ｔ
ＲＫＲｘＲ －

　　ＫＲＢＲＲ
－１
ｒＢ

Ｔ
ＲｋＲ ＋ＫＲ（ｂＲ ＋ｂ） （２９）

整理式（２９）得

（Ｋ
·

Ｒ ＋ＫＲＡＲ ＋Ａ
Ｔ
ＲＫＲ －ＫＲＢＲＲ

－１
ｒＢ

Ｔ
ＲＫＲ ＋

　　ＱＲ）ｘＲ ＋ｋ
·

Ｒ ＋Ａ
Ｔ
ＲｋＲ －ＫＲＢＲＲ

－１
ｒＢ

Ｔ
ＲｋＲ ＋

　　ＫＲ（ｂＲ ＋ｂ）＝０ （３０）

由式（３０）对于任意的状态向量 ｘＲ 都成立，
则可以得到如下２个黎卡提微分方程：

Ｋ
·

Ｒ＝－ＫＲＡＲ －Ａ
Ｔ
ＲＫＲ ＋ＫＲＢＲＲ

－１
ｒＢ

Ｔ
ＲＫＲ －ＱＲ

（３１）

ｋ
·

Ｒ＝－ＫＲ（ｂＲ ＋ｂ）－Ａ
Ｔ
ＲｋＲ ＋ＫＲＢＲＲ

－１
ｒＢ

Ｔ
ＲｋＲ

（３２）

通过求解式（３１）和式（３２）所示的黎卡提微
分方程得到参数变量 ＫＲ和 ｋＲ。由于式（３２）中模
型不确定项 ｂ未知，且 ＲＨＯ方法对模型精度要求
不高，可用以下黎卡提微分方程近似计算 ｋＲ

［１１］
：

ｋ
·

Ｒ＝－ＫＲｂＲ －Ａ
Ｔ
ＲｋＲ ＋ＫＲＢＲＲ

－１
ｒＢ

Ｔ
ＲｋＲ （３３）

由于 ＫＲ和 ｋＲ在有限时域区间［ｔ０ ｔｆ］边界

ｔｆ可以稳定在任意一个常值上，认为 ＫＲ和 ｋＲ在
时域边界 ｔｆ为 ０。在有限时域内对式（３１）和

式（３３）进行反向积分，得到 ＫＲ（ｔ０）和 ｋＲ（ｔ０）
［１１］
。

通过式（３４）计算得到控制器增益

［ＦＲ ｆＲ］＝－Ｒ－１ｒＢ
Ｔ
Ｒ［ＫＲ（ｔ０） ｋＲ（ｔ０）］ （３４）

式中：ＦＲ ＝［Ｆｒ Ｆｘ ＦＩ］为控制器增益，Ｆｒ、Ｆｘ
和 ＦＩ分别为对应指令滤波器状态、旋转弹状态和
积分误差状态的控制器增益；ｆＲ为针对建模误差
的补偿控制器增益。

基于 ＲＨＯ控制器结构如图 ２所示。通过
式（３５）计算得到控制量
σｃ＝ＦＲｘＲ ＋ｆＲ （３５）

图 ２　基于 ＲＨＯ的控制系统结构

Ｆｉｇ．２　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＲＨＯ

１２７
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４　仿真分析
为了验证控制系统的鲁棒性，在原有气动参

数基础上加上１５％作为建模误差，并在旋转弹准
弹体坐标俯仰通道施加３０ｓｉｎ（２πｔ）Ｎ·ｍ的干扰
信号。指令滤波器参数为

Ａｒ＝

－２０ １ ０ ０

－１００ ０ ０ ０

０ ０ －２０ １

０ ０ －













１００ ０

Ｂｒ＝

０ ０

１００ ０

０ ０













０ １００

Ｃｒ [＝ １ ０ ０ ０]０ ０ １ ０

ＲＨＯ控制器设计参数为

Ｑｐ [＝ １ ０]０ １

ＱＩ [＝ １００ ０ ]０ １００

Ｒｒ [＝ ０．１ ０

０ ０． ]１
旋转弹质量 ｍ＝４６５ｋｇ，机翼参考面积 Ｓ＝

０．０７０９ｍ２，弹体直径 Ｄ＝０．３ｍ，舵机系统增益
ｋｓ＝１０；舵机系统时间常数 Ｔｓ＝０．０１６；舵机系统
阻尼 μｓ＝０．５；飞行速度 Ｖ＝１２００ｍ／ｓ。

法向加速度指令为幅值 １００ｍ／ｓ２的阶跃信
号，侧向加速度指令为 ０，仿真结果如图 ３所示，
分别给出了转速 γ在２、４、１０ｒ／ｓ条件下的响应曲
线。图３（ａ）、（ｂ）分别为法向加速度和侧向加
速度响应曲线，能够较好地跟踪指令信号。

图３（ｃ）、（ｄ）分别为准弹体坐标系下俯仰舵偏角
和偏航舵偏角响应曲线，在指令跟踪段俯仰舵以

小幅振荡调整来抑制外界干扰的影响，随着转速

γ的提高，所需用来抑制侧向加速度的偏航舵偏
角越大。从仿真结果可以看出，所设计的控制系

统基本不受转速、建模误差和外界干扰的影响，具

有较高的鲁棒性。

图 ３　基于 ＲＨＯ控制器的仿真结果

Ｆｉｇ．３　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎＲＨＯｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

５　结　论
１）旋转弹旋转导致控制通道出现耦合，随着

转速的提高，舵机系统前向通道传递函数的增益

将减小，舵机系统耦合通道传递函数的增益将增

大，控制通道耦合加剧。

２２７
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　第 ４期 陈伟，等：基于滚动时域优化的旋转弹解耦控制器设计

２）在进行基于指令滤波器的 ＲＨＯ控制器设
计中，将控制量设计为增广状态向量的线性组合。

控制量中包含增广状态向量的部分充分利用反馈

信息以达到保障基本稳定飞行的目的；截距控制

量用来抑制建模误差和外界干扰的影响。

３）本文设计的 ＲＨＯ控制器在滚动的时域区
间内实时对控制参数进行更新，有效抑制了建模

误差和外界干扰的影响，使得系统输出能够较好

地跟踪指令信号，实现解耦控制。
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控制。
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０４２６；录用日期：２０１７０７０７；网络出版时间：２０１７０９１５１７：０９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１５．１７０９．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：装备预研基金重点项目 （９１４０Ａ０４０２０１１５ＪＢ３４０１１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：１０４９０８４１７６＠ｑｑ．ｃｏｍ

　引用格式：葛承垄，朱元昌，邸彦强．面向装备ＲＵＬ预测的平行仿真技术［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：７２５７３６．
ＧＥＣＬ，ＺＨＵＹＣ，ＤＩＹＱ．ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＲＵＬｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｒｉｅｎｔｅｄｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：７２５７３６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２６２

面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真技术
葛承垄，朱元昌，邸彦强

（军械工程学院 电子与光学工程系，石家庄 ０５０００３）

　　摘　　　要：装备平行仿真是系统建模与仿真领域的新兴仿真技术，已经成为研究热点。
在装备维修保障领域中，分析了装备剩余寿命（ＲＵＬ）预测存在的突出问题，即模型参数固定、
不具备自适应演化能力，成为阻碍实现装备剩余寿命自适应预测的首要因素。结合装备平行

仿真理论，在建模分析的基础上提出了面向装备剩余寿命预测的平行仿真框架，该框架以

Ｗｉｅｎｅｒ状态空间模型为基础仿真模型，在动态注入的装备退化观测数据驱动下，利用期望最
大化（ＥＭ）算法在线更新模型参数，并利用卡尔曼滤波（ＫＦ）算法实现仿真输出数据与观测数
据的同化（ＤＡ），从而实现仿真模型动态演化，使得仿真输出不断逼近装备真实退化状态，为准确
预测剩余寿命提供高逼真度仿真模型和数据输出。以某轴承性能退化数据为数据驱动源，对该

框架进行了验证，仿真结果表明平行仿真方法能准确仿真装备性能退化过程，在提高预测精度的

基础上实现了装备剩余寿命的自适应预测，有力证明了平行仿真方法的可行性和有效性。

关　键　词：平行仿真；模型演化；剩余寿命（ＲＵＬ）；数据同化（ＤＡ）；参数估计
中图分类号：ＴＰ３９１．９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７２５１２

　　在以往仿真技术中，仿真系统与真实系统的
关系在结构上是分离的、在运行上是离线的、在地

位／角色上是辅助的。随着应用需求的变化，仿真
系统和真实系统开始出现融合的趋势，如嵌入式

仿真
［１］
、在线仿真

［２］
等概念。而且，近年来在复

杂系统和自然现象等研究领域
［３］
出现了虚实共

生和平行执行
［４］
的概念，强调仿真系统／人工系

统与真实系统之间在结构上相互依存、时间上并

行执行（不一定同步）。在装备作战运用和维修

保障领域中，实时决策
［５］
、在线规划、健康管理、

精确维修等需求日益迫切，建立与装备共生、平行

的仿真系统是解决此类问题的一种新途径，在此

背景下，装备平行仿真技术应运而生。

以装备维修保障领域为例，武器装备结构的

复杂性和运行工况条件的时变性使得装备故障率

和维修保障难度增加，装备一旦发生故障，不仅影

响武器装备作战效能的发挥，而且停机时间长、停

机费用高，这就要求对装备进行精确维修。传统

维修方式如修复性维修和定时维修存在“过维

修”和“欠维修”的问题，已不能满足精确维修需

要。随着状态监测技术的发展，基于状态的维修

（ＣｏｎｄｉｔｉｏｎＢａｓｅｄＭａｉｎｔｅｎａｎｃｅ，ＣＢＭ）能有效减少
停机时间、降低维修费用、提高装备可用度，已成

为实现装备精确维修的重要手段。ＣＢＭ是指通
过内部传感器或外部监测设备获得装备状态信

息，据此对装备健康状态进行评价，为维修决策提

供依据。其中，剩余寿命（ＲｅｍａｉｎｉｎｇＵｓｅｆｕｌＬｉｆｅ，
ＲＵＬ）预测是 ＣＢＭ的关键环节［６］

。ＲＵＬ是指装
备从当前时刻至发生故障时刻的时间长度，准确

的 ＲＵＬ预测是维修规划的前提和依据，且根据实

lenovo
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时监测数据自适应修正 ＲＵＬ预测结果成为重要
研究方向

［７］
。当前的 ＲＵＬ预测方法中模型不具

备与装备的双向交互能力，不支持模型参数自适

应调整和模型输出自适应校正，模型参数是已知

的或者根据历史数据以离线估计的方式得到，成

为阻碍实现 ＲＵＬ自适应预测的重要因素。
装备平行仿真技术为解决 ＲＵＬ自适应预测

问题提供了有效技术途径，针对装备 ＲＵＬ自适应
预测需求，利用平行仿真技术可实现预测模型演

化，不断逼近装备真实退化状态，实现 ＲＵＬ的在
线、实时、自适应预测，称此技术为面向装备 ＲＵＬ
预测的平行仿真技术。

１　装备平行仿真理论

装备平行仿真是系统建模与仿真领域的新兴

技术，已经成为研究前沿和热点。装备平行仿真

是一种新的仿真应用模式，旨在将仿真系统和武

器装备通过双向交互同时运行在一起，仿真系统

以在线的方式实时获取装备信息，用于在线修正

仿真模型，仿真结果可以动态地反馈给装备并影

响武器装备的运行，从而提升武器装备的自身性

能，以及运用和保障效能
［８］
。以这种模式运行的

仿真系统称之为平行仿真系统，平行仿真系统是

对装备的仿真，包括武器装备全部或部分环节、特

性的仿真模型。

在装备平行仿真中，实际武器装备和平行仿

真系统通过传感器、执行器进行双向交互。传感

器给平行仿真系统提供实际武器装备信息，执行

器使得平行仿真系统对实际武器装备执行控制等

操作。一些实际武器装备或其子系统并不可控，

此时执行器不一定存在。装备平行仿真示意图如

图１所示。由传感器提供的实际武器装备信息可
以划分为 ２类，即在时刻 ｔ的实际武器可观测装
备状态信息 Ｓｔ和行为信息 Ｂｔ。

Ｓｔ反映了实际武器装备在给定时刻多个内
部状态变量的取值，可以将实际武器装备状态划

分为已知状态 Ｓａ和未知状态 Ｓｕａ。由于武器装备
的复杂性，很难获得装备的完全状态信息Ｓｔ＝

图 １　装备平行仿真示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

Ｓａ∪Ｓｕａ。例如，获取装备的完全状态信息可能会
消耗大量时间或者经过密集计算，当平行仿真系

统利用这些信息时可能已经出现信息过时的情

况。除此之外，一些状态变量能够利用传感器进

行观测，而一些状态变量却不可观测。Ｂｔ反映了
状态信息中不能反映的可计量的实际武器装备信

息。在面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真中，主要涉
及状态信息 Ｓｔ。

实际武器装备能够受控于平行仿真系统发送

的控制信息 Ｃｔ，根据控制信息的执行方式，可以

划分为自动控制信息 ＣＡｔ和手动控制信息 Ｃ
Ｍ
ｔ。由

于控制信息的获取需要经过平行仿真系统一定时

间的计算或推理，因此 Ｃｔ是离散控制信息。控制
信息 Ｃｔ只在一定受限时间内有效，经过一定时间
后可能是无效信息，此时有效的控制信息可能就

变为 Ｃｔ＋１。在面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真中，
平行仿真系统的反馈为 ＲＵＬ及其概率密度函数
（ＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙＤｅｎｓｉｔｙＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＰＤＦ），但 ＲＵＬ及其
ＰＤＦ都属于隐含控制量，没有直接体现在 Ｃｔ中，
ＲＵＬ、ＰＤＦ反馈给装备维护人员后，由装备维护人
员根据反馈结果和维修经验进行维修决策，进而

利用执行器对实际武器装备或其子系统进行修

复、更换等视情维修操作。

虽然平行仿真中的“平行”在英文中翻译为

“ｐａｒａｌｌｅｌ”，但与并行仿真中“ｐａｒａｌｌｅｌ”有本质不
同，装备平行仿真中的“平行”与平行系统理论中

的“平行”具有相同的内涵，是指实际系统和仿真

系统的平行互动关系。装备平行仿真的理论缘起

与平行系统理论
［９１０］
、动态数据驱动应用系统

（ＤｙｎａｍｉｃＤａｔａＤｒｉｖｅｎＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＤＤ
ＤＡＳ）［１１１３］、共生仿真［１４］

、在线仿真等理论范式密

切相关，文献［８］已作详细综述，但是也存在明显
差异。平行系统理论强调基于 Ａｇｅｎｔ的建模，
ＤＤＤＡＳ、共生仿真、在线仿真中实际系统和仿真
系统不存在平行关系，共生仿真强调利用假设分

析（ＷｈａｔＩｆＡｎａｌｙｓｉｓ，ＷＩＡ）方法进行多脚本仿真，
在线仿真是与离线仿真相对的概念，实际系统和

仿真系统之间的连接是其基本特征。在以上相关

技术中，仿真模型侧重于一次性构建，属于相对固

定和特定的模型，具体表现在模型参数固定、不具

备数据同化能力，即仿真模型不具备演化能

力
［１５］
。平行仿真的建模技术属于演化建模或适

应性建模，与以往仿真技术相比，模型演化是平行

仿真技术在建模方式上的核心内涵和主要技术特

征。平行仿真系统通过模型演化使得仿真模型输

出不断逼近装备真实状态，提高仿真系统预测的

６２７
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准确性。此外，平行仿真技术还具有虚实共生、数

据驱动、高效运行的特点
［８］
。

目前，国内仿真领域的专家学者正在逐步开

展装备平行仿真技术研究，主要面向装备指挥决

策支持领域
［１６］
、维修保障领域

［１７］
及航天控制仿

真领域，针对指挥决策支持的平行仿真研究相对

较多，如毛少杰
［１８１９］

、邱晓刚
［５］
、窦林涛

［２０］
等，目

前处于框架建立和关键技术讨论阶段，在航天控

制仿真领域中，王会霞
［２１］
讨论了平行仿真技术的

特点，给出了其在导弹控制系统仿真验证中的应

用框架，本文的研究针对的是装备维修保障领域

中平行仿真技术研究，且主要关注演化建模技术。

２　面向 ＲＵＬ预测的平行仿真框架

面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真是指构建与
实际武器装备平行运行的仿真系统即平行仿真系

统，实际武器装备和平行仿真系统通过特定接口

互联在一起，并利用状态监测技术以在线形式实

时感知装备退化状态以驱动仿真模型状态和参数

更新，实现仿真模型演化，得到更为准确的 ＲＵＬ
预测结果，并将预测结果反馈给装备维护人员，为

维修决策提供实时数据支持，提升实际武器装备

的保障效能。

２．１　建模分析
模型是仿真的基础，建立恰当的模型是面向

装备 ＲＵＬ预测平行仿真的前提。模型的恰当主
要表现在３个方面：一是所建立模型应该符合建
模意图，即利于 ＲＵＬ预测；二是所建立的模型应
该易于进行状态估计；三是所建立模型应该能反

映装备潜在的特性和规律。传统的寿命预测、可

靠性评估等理论注重的是对装备失效数据的研

究，相关的理论方法已经十分完善，这些分析方法

都是建立在大量失效数据的基础之上的。然而随

着制造工艺的提高，产品寿命延长、可靠性提高，

很难得到装备的失效数据，即便采用加速寿命试

验方法也存在试验周期长、试验成本高等突出问

题。装备完成特定功能是由其性能参数所表征

的，受环境应力、负荷的影响，装备性能参数随时

间退化是不可避免的，性能退化是导致装备故障

的主要原因，故装备故障机理可通过性能退化过

程进行解释分析。相较于失效数据，与装备健康

状态相关的随机退化信号是可以通过状态监测技

术获得的，如振动监测和油液分析，充分挖掘和利

用这些退化数据，能够有效分析装备的可靠性和

ＲＵＬ。因此，基于性能退化建模是首选建模方向。
为便于描述装备动态变化的退化状态并对装

备退化状态进行估计，宜建立装备退化状态空间

模型（ＳｔａｔｅＳｐａｃｅＭｏｄｅｌ，ＳＳＭ），包括状态方程和
观测方程。然而，受退化数据有限的制约，直接建

立装备退化 ＳＳＭ十分困难。考虑到运行环境、内
部结构对装备性能退化的影响具有随机性和不确

定性，利用随机过程模型进行装备退化建模分析

是比较合理的选择。基于随机过程模型的装备性

能退化建模通过利用随机过程拟合装备某一性能

退化量的变化轨迹来描述设备退化的趋势，以此

来预测设备达到失效阈值的时间。Ｗｉｅｎｅｒ过程
不仅能描述具有增加或减小趋势的非单调退化过

程，而且具有良好的数学性质，即容易得到 ＲＵＬ
的 ＰＤＦ解析解，有利于实时预测，因此本文选用
Ｗｉｅｎｅｒ过程。故将 ＳＳＭ和 Ｗｉｅｎｅｒ过程结合在一
起构建装备退化 ＳＳＭ既有利于装备退化状态估
计，也有利于刻画装备退化规律。本文所提的演

化建模框架是以基于 ＷｉｅｎｅｒＳＳＭ（ＷＳＳＭ）的性能
退化建模为基础的。

２．２　演化建模框架
面向装备ＲＵＬ预测的平行仿真示意图如图２

所示。其具体过程为：利用传感器等监测设备对

武器装备退化状态进行实时监测并得到监测数

据，经虚实接口传输到平行仿真系统中，平行仿真

系统首先对装备退化状态进行在线感知，主要涉

及数据降噪、缺失数据处理等数据预处理技术，得

到反映装备退化状态的特征量，并与 ＷＳＳＭ输出
不断进行数据同化，实现装备退化状态的跟踪循

环，结合参数在线估计算法对 ＷＳＳＭ中未知参数
进行实时估计，实现模型参数演化，不断逼近装备

真实退化状态，进而得到演化后的 ＷＳＳＭ，并利用
装备失效阈值实时预测装备 ＲＵＬ及其 ＰＤＦ，平行
仿真系统将预测结果反馈给装备维护人员，以此

作为视情维修决策的重要依据，利用执行器对武

器装备进行备件更换等维修操作，从而提高装备

保障效能。

数据同化（ＤａｔａＡｓｓｉｍｉｌａｔｉｏｎ，ＤＡ）和参数在线
估计是实现 ＷＳＳＭ演化的关键。由于装备退化
数据的动态注入，平行仿真系统必须具备数据同

化能力，以提高仿真系统的适应能力和预测能力。

数据同化将最新观测数据引入 ＷＳＳＭ中，减少
ＷＳＳＭ噪声的影响，通过不断校正 ＷＳＳＭ输出结
果使得 ＷＳＳＭ预测轨迹更加接近真实情况，常用
的数据同化算法有卡尔曼滤波（ＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ，
ＫＦ）［２２］、粒子滤波（ＰａｒｔｉｃｌｅＦｉｌｔｅｒ，ＰＦ）等。参数在
线估计算法用于演化 ＷＳＳＭ未知参数，期望最
大化（ＥｘｐｅｃｔａｔｉｏｎＭａｘｉｍｕｍ，ＥＭ）算法是目前常用

７２７
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图 ２　面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真示意图

Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔＲＵＬｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｒｉｅｎｔｅｄｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

的用于估计 ＳＳＭ未知参数的算法。由于此演化
建模框架以 ＷＳＳＭ为基础，使其还考虑了历史监
测数据和监测噪声对 ＲＵＬ的影响，使得 ＲＵＬ预
测结果更为准确合理。

２．３　基于 ＷＳＳＭ 的装备性能退化建模
２．３．１　Ｗｉｅｎｅｒ过程与 ＭＬＥＩＧ法

Ｗｉｅｎｅｒ过程可记为
ｘ（ｔ）＝ｘ（０）＋ηｔ＋σＢ（ｔ） （１）
式中：ｘ（０）为初始退化状态，一般设为 ０；η、σ为
未知参数，η为漂移系数，σ为扩散系数；Ｂ（ｔ）为
标准 Ｂｒｏｗｎｉａｎ运动，且服从均值为 ０、方差为 ｔ的
正态分布，即 Ｂ（ｔ）～Ｎ（０，ｔ）。设装备失效阈值为
ｗ，则装备剩余寿命 Ｔ定义为退化过程首次通过
失效阈值的时间：

Ｔ（ｗ）＝ｉｎｆ｛ｔ：ｘ（ｔ）≥ ｗ ｘ（０）＜ｗ｝ （２）
Ｗｉｅｎｅｒ过程具有以下性质：
１）Ｗｉｅｎｅｒ过程属于无后效性的齐次 Ｍａｒｋｏｖ

过程。

２）在不同时间段内，ｘ（ｔ）的增量 Δｘｉ相互
独立。

３）独立增量 Δｘｉ服从均值为 ηΔｔｉ、方差为

σ２Δｔｉ的正态分布，即 Δｘｉ～Ｎ（ηΔｔｉ，σ
２Δｔｉ）。

Ｗｉｅｎｅｒ过程的数学期望 Ｅ（ｘ（ｔ））＝ηｔ是时
间 ｔ的线性函数，漂移系数是反映退化过程的重
要参数，Ｗｉｅｎｅｒ过程的方差 ｖａｒ（ｘ（ｔ））＝σ２ｔ表征
了退化过程在时刻 ｔ的不确定性，因此对参数 η、
σ２的实时估计是实现准确 ＲＵＬ预测的前提。由
于 Ｅ（ｘ（ｔ））＝ηｔ是线性形式，故 Ｗｉｅｎｅｒ过程适宜
于描述线性退化系统。以往对 Ｗｉｅｎｅｒ过程中参
数 η、σ２的估计利用极大似然估计（ＭａｘｉｍｕｍＬｉｋｅ
ｌｉｈｏｏｄＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ，ＭＬＥ）方法，由于 Δｘｉ～Ｎ（ηΔｔｉ，

σ２Δｔｉ），则 Δｘｉ的 ＰＤＦ为

ｆ（Δｘｉ；ηΔｔｉ，σ
２Δｔｉ）＝

　　 １
２πσ２Δｔ槡 ｉ

(ｅｘｐ －
（Δｘｉ－ηΔｔｉ）

２

２σ２Δｔ )
ｉ

（３）

则其似然函数为

Ｌ（η，σ２）＝∏
ｎ

ｉ＝１
ｆ（Δｘｉ；ηΔｔｉ，σ

２Δｔｉ）＝

∏
ｎ

ｉ＝１

１
２πσ２Δｔ槡

( )
ｉ

ｅｘｐ －∑
ｎ

ｉ＝１

（Δｘｉ－ηΔｔｉ）
２

２σ２Δｔ( )
ｉ

（４）
对似然函数取对数，得其对数似然函数

ｌｎＬ（η，σ２）＝ｌｎ∏
ｎ

ｉ＝１
ｆ（Δｘｉ；ηΔｔｉ，σ

２Δｔｉ）＝

　　∑
ｎ

ｉ＝１
ｌｎ

１
２πσ２Δｔ槡

( )
ｉ

－∑
ｎ

ｉ＝１

（Δｘｉ－ηΔｔｉ）
２

２σ２Δｔｉ
（５）

对数似然函数分别对 η、σ２求偏导数，并令偏导
数为０，即

ｌｎＬ（η，σ２）
η

＝０

ｌｎＬ（η，σ２）
σ２

＝{ ０
（６）

可求得参数 η、σ２的极大似然估计值：

η^＝
∑
ｎ

ｉ＝１
Δｘｉ

∑
ｎ

ｉ＝１
Δｔｉ

σ^２ ＝１ｎ∑
ｎ

ｉ＝１

（Δｘｉ－η^Δｔｉ）
２

Δｔ













ｉ

（７）

得到参数估计值 η^、^σ后，若装备在时刻 ｔｉ的
退化量为 ｘ（ｔｉ），根据 Ｗｉｅｎｅｒ过程首达时分布

Ｘ～ＩＧ（（ｗ－ｘ（ｔｉ））／^η，（ｗ－ｘ（ｔｉ））
２／^σ２）即服从

逆高斯（ＩＧ）分布，则此时装备 ＲＵＬ的 ＰＤＦ、累积
分 布 函 数 （Ｃｕｍｕｌａｔｉｖｅ Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ Ｆｕｎｃｔｉｏｎ，

８２７
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ＣＤＦ）为

ｆ（ｔ）＝
ｗ－ｘ（ｔｉ）

２πσ^２ｔ槡
３
ｅｘｐ －

（ｗ－ｘ（ｔｉ）－η^ｔ）
２

２^σ２( )ｔ
（８）

Ｆ（ｔ）＝１－Φ
ｗ－ｘ（ｔｉ）－η^ｔ

σ^槡
( )ｔ

＋

　　ｅｘｐ２^η（ｗ－ｘ（ｔｉ））
σ^( )２ Φ

－（ｗ－ｘ（ｔｉ））－η^ｔ

σ^槡
( )ｔ

（９）
称此传统方法为 ＭＬＥＩＧ法。注意到，ＭＬＥ

ＩＧ法无法实现模型状态、参数的演化，且未考虑
监测噪声和历史数据的影响，得到的 ＲＵＬ预测结
果必然存在较大误差。

２．３．２　Ｗｉｅｎｅｒ状态空间模型
为考虑历史数据的影响和漂移系数的不确定

性，将漂移系数 η扩展成退化漂移状态 ηｋ，即
ηｋ＝ηｋ－１＋νｋ （１０）

式中：νｋ～Ｎ（０，ε
２
），标准差ε表征了ηｋ的不确定性。

装备退化状态监测中受传感器测量精度以及

装备运行工况的影响，精确的退化状态数据无法

直接测量得到，考虑测量噪声的影响，观测方程可

写为

ｙｋ＝ｘｋ＋πｋ （１１）

式中：πｋ～Ｎ（０，
２
），２为测量噪声的方差。得

到模型

ηｋ＝ηｋ－１＋νｋ
ｘ（ｔ）＝ｘ（０）＋ηｔ＋σＢ（ｔ）
ｙｋ＝ｘｋ＋π

{
ｋ

（１２）

进一步，通过对 ｘ（ｔ）进行 Ｅｕｌｅｒ离散化，可以
得到 ＷＳＳＭ为
ηｋ＝ηｋ－１＋νｋ
ｘｋ＝ｘｋ－１＋ηｋ－１τｋ＋σＢ（τｋ）

ｙｋ＝ｘｋ＋π
{

ｋ

（１３）

式中：τｋ＝ｔｋ－ｔｋ－１为传感器采样间隔，并假设初
始退化状态 ｘ０、初始退化漂移状态 η０、漂移状态
噪声 ν１，ν２，…，νｋ，以及 Ｂｒｏｗｎｉａｎ运动 Ｂ（τ１），
Ｂ（τ２），…，Ｂ（τｋ）和传感器监测噪声 π１，π２，…，
πｋ相互独立。方程包含 ２个状态，即退化状态 ｘ
和漂移状态 η。由式（１３）所知，二者存在相关性，
故难以同时进行估计。为解决此问题，可将 ｘ、η
合成为一个扩展状态 ｚ，即 ｚｋ＝（ηｋ，ｘｋ）

Ｔ
，ＷＳＳＭ

可进一步记为

ｚｋ＝Ｆｋｚｋ－１＋ｗｋ
ｙｋ＝Ｈｚｋ＋π

{
ｋ

（１４）

式中：Ｆｋ ＝
１ ０
τｋ[ ]１；ｗｋ ～Ｎ（０，Ｑｋ），Ｑｋ ＝

ε２ ０

０ σ２τ[ ]
ｋ

；Ｈ＝［０ １］。由于传感器一般采用

等间隔采样，故 τｋ是常数，因此 Ｆｋ和 Ｑｋ的下标
可以忽略。ＷＳＳＭ最终记为
ｚｋ＝Ｆｚｋ－１＋ｗｋ
ｙｋ＝Ｈｚｋ＋π

{
ｋ

（１５）

３　基于ＫＦＥＭ算法的ＷＳＳＭ演化

３．１　基于 ＫＦ算法的 ＷＳＳＭ 输出校正
作为动态数据驱动的仿真理论，平行仿真能

提高 ＲＵＬ预测精度的关键在于不断地将实际装
备退化状态观测数据与 ＷＳＳＭ输出结果进行数
据同化，即校正装备退化 ＳＳＭ输出。数据同化算
法是联系观测数据和 ＷＳＳＭ的桥梁，是实现退化
状态预测的基础。本文利用 ＫＦ算法实现数据同
化，ＫＦ能在状态线性变化和误差高斯分布情况下
得到状态最优估计，其实质是对装备退化状态进

行跟踪。利用 ＫＦ实现 ＷＳＳＭ输出校正主要包括
预测和更新２个步骤。

步骤１　预测
利用时刻 ｋ－１扩展状态 ｚｋ－１的后验估计

ｚ^ｋ－１ ｋ－１及协方差 Ｐｋ－１ ｋ－１得到当前 ｋ时刻扩展状

态 ｚｋ的先验估计ｚ^ｋ ｋ－１及协方差 Ｐｋ ｋ－１，即

ｚ^ｋ ｋ－１＝Ｆｚ^ｋ－１ ｋ－１ （１６）

Ｐｋ ｋ－１＝ＦＰｋ－１ ｋ－１Ｆ
Ｔ＋Ｑ （１７）

Ｐｋ－１ ｋ－１＝Ｅ［（ｚｋ－１ ｋ－１－

　　 ｚ^ｋ－１ ｋ－１）（ｚｋ－１ ｋ－１－ｚ^ｋ－１ ｋ－１）
Ｔ
］ （１８）

步骤２　更新

利用 ｋ时刻扩展状态 ｚｋ的先验估计ｚ^ｋ ｋ－１及

协方差 Ｐｋ ｋ－１和观测值 ｙｋ得到扩展状态 ｚｋ的后
验估计，即

珓ｙｋ＝ｙｋ－Ｈｚ^ｋ ｋ－１ （１９）

Ｓｋ＝ＨＰｋ ｋ－１Ｈ
Ｔ＋２ （２０）

Ｋｋ＝Ｐｋ ｋ－１Ｈ
ＴＳ－１ｋ （２１）

ｚ^ｋ ｋ＝ｚ^ｋ ｋ－１＋Ｋｋ珓ｙｋ （２２）
Ｐｋ ｋ＝（Ｉ－ＫｋＨ）Ｐｋ ｋ－１ （２３）
式中：珓ｙｋ为新息；Ｓｋ为 珓ｙｋ的协方差；Ｋｋ为卡尔曼

增益；ｚ^ｋ ｋ和 Ｐｋ ｋ分别为时刻 ｋ扩展状态后验估
计的均值和协方差矩阵。当得到新的量测值 ｙｋ＋１
时，根据式（１６）～式（２３）就可以得到 ｋ＋１时刻
扩展状态的后验估计。

３．２　基于 ＥＭ 算法的 ＷＳＳＭ 参数演化
ＷＳＳＭ中未知参数 θ为 μ０、Σ０、Ｑ、，μ０和

９２７
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Σ０分别为初始隐藏状态 ｚ０的数学期望和协方差
矩阵，即 ｚ０～Ｎ（μ０，Σ０）。θ为装备退化特性和规
律的重要特征，但是在应用中这些参数是未知且

可变的，需要根据装备退化数据对 θ进行在线估
计。实际上，θ的初始值可通过同一型号装备的
历史数据估计得到，然而同一型号装备也存在差

异，加之装备运行环境等因素的影响，利用同一型

号历史数据估计未知参数存在很大误差，因此根

据装备退化状态数据对参数 θ进行在线估计能有
效提高平行仿真系统预测的准确性。ＭＬＥ是常
用的估计算法，然而由于 ＷＳＳＭ中存在隐藏状
态，ＭＬＥ并不适用。ＥＭ算法是一种能有效估计
含隐藏状态模型参数的迭代算法，平行仿真系统

利用 ＥＭ算法可对 ＷＳＳＭ中未知参数 θ进行实
时、在线估计。定义隐藏状态和测量数据分别为

Ｚｋ＝（ｚ１，ｚ２，…，ｚｋ）、Ｙｋ＝（ｙ１，ｙ２，…，ｙｋ）。

在采样时刻 ｋ、ＥＭ算法第 ｌ步时，参数θ（^ｌ）ｋ 可
用式（２４）估计

θ（^ｌ）ｋ ＝ａｒｇｍａｘ
θ

ψ（θθ（^ｌ－１）ｋ ）＝

　　 ａｒｇｍａｘ
θ

ＥＺｋ Ｙｋ，θ^
（ｌ－１）ｋ
（φｋ（θ）） （２４）

式中：φｋ（θ）为 Ｚｋ、Ｙｋ的联合对数似然函数；

ψ（θθ（^ｌ－１）ｋ ）为 φｋ（θ）关于 Ｚｋ以 Ｙｋ和θ
（^ｌ－１）
ｋ 为条

件的数学期望。具体地，式（２４）可分解为 Ｅ步和
Ｍ步。

１）Ｅ步
根据 Ｂａｙｅｓｉａｎ定理和 Ｍａｒｋｏｖ性质，φｋ（θ）可

展开为

φｋ（θ）＝ｌｎｐ（Ｚｋ，Ｙｋ θ）＝ｌｎｐ（ｚ０ θ）＋

　　∑
ｋ

ｉ＝１
ｌｎｐ（ｚｋ ｚｋ－１，θ）＋∑

ｋ

ｉ＝１
ｌｎｐ（ｙｋ ｚｋ，θ）∝

　　ｌｎΣ０ ＋（ｚ０－μ０）
ＴΣ－１０（ｚ０－μ０）＋ｋｌｎ

２＋

　　 １
２∑

ｋ

ｉ＝１
（ｙｉ－Ｈｚｉ）

２＋ｋｌｎＱ ＋

　　∑
ｋ

ｉ＝１
（ｚｉ－Ｆｚｉ－１）

ＴＱ－１（ｚｉ－Ｆｚｉ－１） （２５）

将式（２５）代入 ψ（θθ（^ｌ－１）ｋ ）可得

ψ（θθ（^ｌ－１）ｋ ）∝ ｌｎΣ０ ＋Ｅ［（ｚ０－μ０）Σ
－１
０ （ｚ０－

　　μ０）
Ｔ
］＋ｋｌｎ２＋１

２∑
ｋ

ｉ＝１
Ｅ（ｙｉ－Ｈｚｉ）

２＋

　　ｋｌｎＱ ＋∑
ｋ

ｉ＝１
Ｅ［（ｚｉ－Ｆｚｉ－１）Ｑ

－１
（ｚｉ－Ｆｚｉ－１）

Ｔ
］

（２６）
进一步推导，有

ψ（θθ（^ｌ－１）ｋ ）∝ ｋｌｎ２＋ｋｌｎＱ ＋

　　 １
２∑

ｋ

ｉ＝１
Ｅ（ｙｉ－Ｈｚｉ）

２＋ｔｒ｛Σ－１０ Ｅ［（ｚ０－

　　μ０）（ｚ０－μ０）
Ｔ
］｝＋ｌｎΣ０ ＋

　　ｔｒ｛Ｑ－１Ｅ［（ｚｉ－Ｆｚｉ－１）（ｚｉ－Ｆｚｉ－１）
Ｔ
］｝ （２７）

式中：ｔｒ为矩阵迹运算。为计算式（２７），需首先

计算 ｚ^ｉ ｋ＝Ｅ（ｚｉ Ｙｋ，θ^
（ｌ－１）
ｋ ）、Ｐｉ ｋ＝ｃｏｖ（ｚｉ Ｙｋ，

θ^（ｌ－１）ｋ ）、Ｐｉ，ｉ－１ ｋ＝ｃｏｖ（ｚｉ，ｚｉ－１ Ｙｋ，θ^
（ｌ－１）
ｋ ）。这里

采用 ＲａｕｃｈＴｕｎｇＳｔｒｉｅｂｅｌ（ＲＴＳ）平滑算法计算上
述３个未知量，ＲＴＳ平滑算法利用 ＫＦ算法得到
的最优滤波信息作为滤波初值，按照时间逆序作

平滑处理，属于固定区间最优平滑，实质是一种后

向滤波。

平滑增益为

Ｃｉ＝Ｐｉ ｉＦ
ＴＰ－１ｉ＋１ ｉ （２８）

平滑状态向量为

ｚ^ｉ ｋ＝Ｅ（ｚｉ Ｙｋ，θ
（^ｌ－１）
ｋ ）＝ｚ^ｉ ｉ＋Ｃｉ（ｚ^ｉ＋１ ｋ－ｚ^ｉ＋１ ｉ）

（２９）
平滑状态向量的协方差矩阵为

Ｐｉ ｋ＝ｃｏｖ（ｚｉ Ｙｋ，θ
（^ｌ－１）
ｋ ）＝Ｐｉ ｉ＋

　　Ｃｉ（Ｐｉ＋１ ｋ－Ｐｉ＋１ ｉ）Ｃ
Ｔ
ｉ （３０）

Ｐｋ，ｋ－１ ｋ＝（Ｉ－ＫｋＨ）ＦＰｋ－１ ｋ－１ （３１）

Ｐｉ，ｉ－１ ｋ＝Ｐｉ ｉＣ
Ｔ
ｉ－１＋Ｃｉ（Ｐｉ＋１，ｉ ｋ－ＦＰｉ ｉ）Ｃ

Ｔ
ｉ－１

（３２）
根据式（２８）～式（３２），式（２７）中的３项数学

期望可记为

Γ１，ｉ＝Ｅ（ｙｉ－Ｈｚｉ）
２＝（ｙｉ－Ｈｚ^ｉ ｋ）

２＋ＨＰｉ ｋＨ
Ｔ

（３３）

Γ２＝Ｅ［（ｚ０－μ０）（ｚ０－μ０）
Ｔ
］＝

　　Ｐ０ ｋ＋（ｚ^０ ｋ－μ０）（ｚ^０ ｋ－μ０）
Ｔ

（３４）

Γ３，ｉ＝Ｅ［（ｚｉ－Ｆｚｉ－１）（ｚｉ－Ｆｚｉ－１）
Ｔ
］＝

　　Ｐｉ ｋ－Ｐｉ，ｉ－１ ｋＦ
Ｔ－ＦＰＴｉ，ｉ－１ ｋ＋ＦＰｉ－１ ｋＦ

Ｔ＋

　　（ｚ^ｉ ｋ－Ｆｚ^ｉ－１ ｋ）（ｚ^ｉ ｋ－Ｆｚ^ｉ－１ ｋ）
Ｔ

（３５）
根据式（３３）～式（３５），可得联合对数似然函

数的数学期望

ψ（θθ^（ｌ－１）ｋ ）∝ ｌｎΣ０ ＋ｋｌｎ
２＋ｋｌｎＱ ＋

　　 １
２∑

ｋ

ｉ＝１
Γ１，ｉ＋ｔｒ｛Σ

－１
０ Γ２｝＋ {ｔｒＱ－１∑ｋ

ｉ＝１
Γ３， }ｉ
（３６）

２）Ｍ步
ＥＭ算法第 ｌ步时未知参数 θ的估计可利用

对式（３６）取偏导数并令偏导数为０求得，即

ψ（θθ^（ｌ－１）ｋ ）

θ
＝０ （３７）

求解可得参数 θ的在线估计值，即

０３７
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μ０＝ｚ^０ ｋ

Σ０＝Ｐ０ ｋ

Ｑ＝１
ｋ∑

ｋ

ｉ＝１
Γ３，ｉ

２＝１ｋ∑
ｋ

ｉ＝１
Γ１，















ｉ

（３８）

至此，得到第 ｌ步的未知参数估计值即完成一
次迭代θ^（ｌ－１）ｋ →θ^（ｌ）ｋ 后，将此估计值代入 ＫＦ方程和
ＲＴＳ平滑算法更新隐藏状态，然后再执行ＥＭ算法，
直至所有未知参数收敛至稳定值为止，即满足

ψ（θ^（ｌ）ｋ θ^（ｌ－１）ｋ ，Ｙｋ）－ψ（θ^
（ｌ－１）
ｋ θ^（ｌ－１）ｋ ，Ｙｋ） ＜ε１或

θ^（ｌ）ｋ －θ^
（ｌ－１）
ｋ ＜ε２时停止迭代（ε１、ε２为较小的

正数）。

４　ＲＵＬ实时预测

根据式（２）可知，ＲＵＬ定义为从当前时刻至
退化状态首次到达失效阈值 ｗ的时间间隔。由
于 ｘｋ和 ηｋ都是随机变量，所以 ＲＵＬ的 ＰＤＦ不再
服从 ＩＧ分布，为实时预测 ＲＵＬ的 ＰＤＦ，下面进行
ｋ时刻 ＲＵＬ计算的推导。根据 Ｗｉｅｎｅｒ过程性质
知，ＷＳＳＭ中以 ｘｋ、ηｋ为条件的 ＲＵＬ的 ＰＤＦ服从
ＩＧ分布，即

（Ｔｋ ηｋ，ｘｋ，Ｙｋ）～ＩＧ
ｗ－ｘｋ
ηｋ
，
（ｗ－ｘｋ）

２

σ( )２
（３９）

式中：Ｔｋ为第 ｋ个监测时刻的剩余寿命，其 ＰＤＦ
可以写为

ｆ（Ｔｋ ηｋ，ｘｋ，Ｙｋ）＝

　　
（ｗ－ｘｋ）

２

２πＴ３ｋσ槡
２ (ｅｘｐ －

（ｗ－ηｋＴｋ－ｘｋ）
２

２σ２Ｔ )
ｋ

（４０）
由于 ｚｋ＝（ηｋ，ｘｋ）

Ｔ
是双变量，易知其服从二

维正态分布 ｚｋ～Ｎ（ｚ^ｋ ｋ，Ｐｋ ｋ），即

ηｋ
ｘ( )
ｋ

～Ｎ
η^ｋ ｋ

ｘ^( )
ｋ ｋ

，
σ２η κ

κ σ２( )( )
ｘ

其 ＰＤＦ可展开为

ｆ（ηｋ，ｘｋ）＝
１

２πσησｘ １－ρ槡
２
·

(　　ｅｘｐ － １
２ １－ρ槡

[ (２

ηｋ－η^ｋ ｋ

σ )
η

２

－

　　
２ρ（ηｋ－η^ｋ ｋ）（ｘｋ－ｘ^ｋ ｋ）

σησｘ (＋ ｘｋ－ｘ^ｋ ｋ

σ )
ｘ

] )
２

（４１）

式中：ρ＝κ／σησｘ为 ｘｋ和 ηｋ的相关系数，κ＝

ｃｏｖ（ηｋ，ｘｋ）为 ｘｋ和 ηｋ的协方差。根据 Ｂａｙｅｓｉａｎ
定理和全概率公式，求解积分可得 ｋ时刻 ＲＵＬ的
ＰＤＦ解析表达式为

ｆ（Ｔｋ Ｙｋ）＝∫－∞
＋∞

∫－∞
＋∞

ｆ（Ｔｋ ηｋ，ｘｋ，Ｙｋ）ｆ（ηｋ，

　　ｘｋ）ｄηｋｄｘｋ ＝［（σ
２
ηＴｋ＋σ

２＋σησｘ）（ω－

　　ｘ^ｋ ｋ）＋（σηＴｋρ＋σｘ）σｘη^ｋ ｋ］／

　　 ２π（σ２ｘ ＋σ
２
ηＴ
２
ｋ ＋σ

２Ｔｋ＋２σησｘＴｋρ）槡
３
·

　　ｅｘｐ －
（ω－Ｔｋη^ｋ ｋ－ｘ^ｋ ｋ）

２

σ２ｘ ＋σ
２
ηＴ
２
ｋ ＋σ

２Ｔｋ＋２σησｘＴｋ
( )ρ

（４２）
根据式（４２），平行仿真系统能够实时计算

ＲＵＬ的 ＰＤＦ，为视情维修决策提供数据支撑。

５　应用实例

为验证面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真框架
的可行性和有效性，尤其是对平行仿真系统中模

型演化方法即数据同化算法和参数在线估计算法

及 ＲＵＬ预测的验证，基于开源数据对本文方法进
行验证。

５．１　开源退化数据与特征提取
作为数据驱动的模型演化范式，装备性能退

化数据是面向装备 ＲＵＬ预测平行仿真的研究基
础。本文拟采用美国 ＮＡＳＡ官方网站提供的 ＮＳＦ
Ｉ／ＵＣＲ中心的 ＩＭＳ（ＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＭａｉｎｔｅｎａｎｃｅＳｙｓ
ｔｅｍｓ）轴承全寿命试验数据［２３］

进行方法验证。此

权威数据已被维修保障领域研究人员广泛用于相

关理论和方法的验证。试验数据采样频率

２０ｋＨｚ，数据长度 ２０４８０，采集时间范围 ２００４０２
１２Ｔ１０：３２：３９—２００４０２１９Ｔ０６：２２：３９，每 １０ｍｉｎ
采集１次，８ｄ内共收集到 ９８４组数据，时间分布
为连续的１６４ｈ。在全寿命周期试验后期，轴承 １
出现了外沟槽故障。

为兼顾退化特征量对退化过程的敏感性和平

稳性，选择振动信号的均方根值 （ＲｏｏｔＭｅａｎ
Ｓｑｕａｒｅ，ＲＭＳ）作为退化特征量，其计算公式为

ＩＲＭＳ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
ｅ２

槡 ｉ （４３）

式中：Ｎ为采样点数；ｅｉ为第 ｉ个采样点的振动加
速度。轴承 １的振动信号均方根值如图 ３所示。
轴承１的 ＲＭＳ在第 ５３２个监测时刻发生明显变
化，在第９８０个监测时刻均方根值最大，随后装备
发生外沟槽故障，因此将第 ５３２个监测时刻作为
退化状态估计的起点，失效阈值为第９８０个监测
时刻对应的均方根值０．７２５ｍｍ／ｓ２，即ｗ＝０．７２５。

１３７
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图 ３　全寿命试验中轴承 １的均方根值

Ｆｉｇ．３　ＲＭＳｏｆｔｈｅ１ｓｔｂｅａｒｉｎｇｉｎｌｉｆｅｔｅｓｔ

５．２　ＷＳＳＭ 演化与 ＲＵＬ预测
ＷＳＳＭ参数初始设置为 ｘ０＝０、η０＝０．０１、ε＝

０．０１、σ＝０．０１、τ＝１、＝０．０２。图 ４为仿真退化
状态与实际观测退化状态的对比图，基于数据同

化和参数在线估计的 ＷＳＳＭ演化方法能有效仿
真轴承的退化过程。图 ４、图 ５均以第 ５３２个监
测时刻为起点。

图 ４　退化状态对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｔａｔｅ

为量化退化状态对比结果，利用均方根误差

（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）来进行度量，
ＲＭＳＥ计算公式为

ＩＲＭＳＥ＝
１
ｍ∑

ｍ

ｋ＝１

ｙｋ－ｘ^ｋ ｋ

ｙ( )
ｋ槡

２

（４４）

式中：ｍ为监测时刻数目。经计算，仿真退化状态
与实际观测退化状态的均方根误差仅为１．８９１％，
充分说明平行仿真方法能有效建模和仿真轴承的

性能退化过程。相应地，随着轴承性能退化数据

的动态注入，平行仿真系统利用数据同化算法和

ＥＭ算法对参数向量 θ进行在线演化，在第 ５３２～
９８０个监测时刻的在线演化结果如图５所示。

图５结果表明，模型参数随着观测退化数据
的积累能很快收敛，在第 ７００个监测时刻附近和
第９３０个监测时刻后，由于轴承退化状态的变
化较为剧烈，使得参数发生明显变化，这也正体现

图 ５　ＷＳＳＭ未知参数在线演化

Ｆｉｇ．５　ＯｎｌｉｎｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｕｎｋｎｏｗｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｆｏｒＷＳＳＭ
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　第 ４期 葛承垄，等：面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真技术

了平行仿真中模型演化的重要性。在每一个监测

时刻，一旦模型中的参数实现在线演化，对应地

ＲＵＬ的 ＰＤＦ就能通过式（４２）计算得到。图 ６给
出了６个不同监测时刻上预测的 ＲＵＬ的 ＰＤＦ
曲线。

图６中，在每一个监测时刻，实际的剩余寿命
均落在剩余寿命概率密度曲线的范围内，实际剩

余寿命位于 ＰＤＦ峰值对应的剩余寿命附近，而且
随着轴承性能退化数据的动态注入和累积，剩余

寿命的 ＰＤＦ越来越尖锐，右偏态特性越小，说明
模型参数越来越准确，剩余寿命预测的不确定性

不断降低，实现了轴承剩余寿命的在线、实时、自

适应预测，能为装备维护人员维修决策提供重要

依据。本文所用的 Ｗｉｅｎｅｒ过程描述的是一维退
化量情形，针对多维退化量下 ＲＵＬ预测问题，本
文方法仍然有较强适用性。若多特征量相互独

立，可分别使用本文方法进行 ＲＵＬ预测，根据
ＲＵＬ预测的最小值安排维修决策；若多特征量相
关，可先利用主成分分析（ＰｒｉｎｃｉｐａｌＣｏｍｐｏｎｅｎｔ
Ａｎａｌｙｓｉｓ，ＰＣＡ）法得到若干反映原多特征量的独
立主成分及其对应权值，进行加权求和后，得到一

个无量纲的综合特征量，对此综合特征量利用本

文方法仍然可以得到满意的 ＲＵＬ预测结果。

图 ６　不同监测时刻上预测的 ＲＵＬ的 ＰＤＦ

Ｆｉｇ．６　ＰＤＦｏｆＲＵＬｐｒｅｄｉｃｔｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｔｉｍｅｐｏｉｎｔｓ

５．３　不同方法的比较
利用本次试验得到的轴承退化数据，采用

ＭＬＥ法离线估计漂移系数和扩散系数，得到 η^＝
０．００１４、^σ＝０．０２３６。本文方法和ＭＬＥＩＧ法得到
的 ６个不同监测时刻（７７６、８１１、８３１、８４６、８８１、
９２３）上 ＲＵＬ预测对比如图 ７所示。虽然 ２种方
法都能将实际剩余寿命包含在变化范围内，但由

于传统的 ＭＬＥＩＧ法中利用同类装备的历史数据
来估计漂移系数和扩散系数，一旦完成估计就

不再改变，不能利用实时监测数据演化模型参数，

图 ７　ＭＬＥＩＧ法与本文方法的对比

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎＭＬＥＩＧ

ｍｅｔｈｏｄａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

所以得到的剩余寿命 ＰＤＦ更加分散，右偏程度很
大，表明预测的不确定性很强。对比结果表明，由

于利用实时退化数据驱动 ＷＳＳＭ演化，本文的方
法能有效减小 ＲＵＬ预测的不确定性、提高 ＲＵＬ
预测精度。

ＭＬＥＩＧ法中得到第 ｋ个监测时刻的剩余寿
命期望值 Ｅ（Ｔｋ）＝（ｗ－ｙｋ）／^η，本文方法得到第
ｋ个 监 测 时 刻 的 剩 余 寿 命 期 望 值 Ｅ（Ｔｋ） ＝

∫０
∞

Ｔｋｆ（Ｔｋ Ｙｋ）ｄＴｋ，经计算可得 ２种方法预测的

剩余寿命期望值与轴承实际剩余寿命对比如图 ８
所示。从定性角度看，ＭＬＥＩＧ法预测的剩余寿
命期望值在初始监测时刻精度较高，由于无法利

用轴承最新的退化观测数据校正模型参数，使得

随着时间的推移预测结果与实际剩余寿命之间的

差距越来越大，而且预测的剩余寿命远高于实际

剩余寿命，使之发生“欠维修”，这就意味着容易

导致装备停机，造成不必要损失，甚至造成重大事

故。本文采用的平行仿真方法在初始监测时刻预

测精度较低，这是由于平行仿真系统获取的轴承

退化观测数据较少引起的，随着时间推移，轴承的

退化观测数据不断动态注入到平行仿真系统中，

驱动 ＷＳＳＭ演化，校正 ＷＳＳＭ参数和输出，从而
提高 ＲＵＬ预测精度，实现剩余寿命的在线、实时、
自适应预测，为装备精确维修提供预测数据支持。

为进一步量化对比结果，在每个监测时刻，定义损

失函数为实际 ＲＵＬ与预测 ＲＵＬ的期望均方误差
（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＭＳＥ），即
Ｍｋ＝Ｅ［（Ｔｋ－珘Ｔｋ）

２
］＝

　　∫０
∞

（Ｔｋ－珘Ｔｋ）
２ｆ（Ｔｋ Ｙｋ）ｄＴｋ （４５）

式中：珘Ｔｋ为第 ｋ个监测时刻的实际剩余寿命。
进一步可定义总均方差（ＴｏｔａｌＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，

３３７
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图 ８　预测的剩余寿命期望值与实际剩余寿命对比

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅＲＵＬａｎｄｂｅａｒｉｎｇａｃｔｕａｌＲＵＬ

ＴＭＳＥ）为所有测量点 ＭＳＥ之和，即

ＩＴＭＳＥ＝∑
ｍ

ｋ＝１
Ｅ［（Ｔｋ－珘Ｔｋ）

２
］＝

　　∑
ｍ

ｋ＝１
∫０
∞

（Ｔｋ－珘Ｔｋ）
２ｆ（Ｔｋ Ｙｋ）ｄＴｋ （４６）

总均方差越小表明 ＲＵＬ预测结果越准确，
ＭＬＥＩＧ法 和 本 文 方 法 的 总 均 方 差 分 别 为
１３．３４５５、０．３５２２，说明利用平行仿真方法预测
ＲＵＬ的精度远高于传统方法，充分证明了本文方
法的有效性。

６　结　论

１）本文率先将装备平行仿真技术引入装备
维修保障领域，以虚实互动的思想解决装备剩余

寿命自适应预测问题，提出了面向装备（ＲＵＬ）预
测的平行仿真框架，并以某轴承开源退化数据为

数据驱动源进行了实例验证。

２）实例仿真结果表明，平行仿真方法能有效
建模并以高逼真度仿真装备的退化过程，仿真退

化状态与实际观测退化状态的均方根误差仅为

１．８９１％。
３）平行仿真方法不仅考虑了利用实时动态

注入的退化数据演化ＷＳＳＭ，包括基于ＫＦ算法的
数据同化和基于 ＥＭ算法的参数在线估计，同时
考虑了历史监测数据和监测噪声对 ＲＵＬ的影响，
使得 ＲＵＬ预测结果更为准确合理。

４）较于传统的 ＭＬＥＩＧ法，基于平行仿真方
法预测装备ＲＵＬ具有ＰＤＦ右偏特性小、ＰＤＦ峰值
接近实际 ＲＵＬ的特点，能有效提高装备 ＲＵＬ预
测精度，总均方差为０．３５２２，远远小于ＭＬＥＩＧ法
的１３．３４５５，实现了装备 ＲＵＬ的自适应预测，同
时利用平行仿真方法预测装备 ＲＵＬ还具有在线、
实时的特点。

本文方法还存在一定局限性。①ＷＳＳＭ适宜

仿真装备性能线性退化的情况，在退化过程非线

性很强情况下，预测精度会明显降低，这就需要研

究面向非线性退化装备 ＲＵＬ预测的平行仿真技
术；②受装备复杂度和环境因素等影响，装备性能
退化过程具有较强的不确定性，呈现出多阶段性

的特点，这就要求利用实时退化数据自适应选择

适宜仿真模型，即需要研究模型自适应更替技术。

致谢　感谢北京仿真中心航天系统仿真重点
实验室蔡继红研究员和北京航空航天大学自动化
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ｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ［Ｍ］∥ＢＡＮＫＳＪ．Ｈａｎｄｂｏｏｋｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ：Ｐｒｉｎｃｉ

ｐｌｅｓ，ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ，ａｄｖａｎｃｅｓ，ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓａｎｄｐｒａｃｔｉｃｅｓ．Ｈｏｂｏ

ｋｅｎ：Ｗｉｌｅｙ，１９９８：４６５５１６．

［３］ＡＹＤＴＨ，ＴＵＲＮＥＲＳＪ，ＣＡＩＷ Ｔ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｉｓｓｕｅｓｉｎ

ｓｙｍｂｉｏｔｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２０１０Ｗｉｎｔｅｒ

ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０：１２１３

１２２２．

［４］ＣＨＥＮＢ．ＫＤＡＣＰ：Ａｓｏｆｔｗａｒｅｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒｓｏｃｉａｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇ

ｉｎｅｍｅｒｇｅｎｃｙｍａｎａｇｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＭａｔｈｅｍａｔｉｃａｌＰｒｏｂｌｅｍｓｉｎＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，２１（３）：３５３８．

［５］邱晓刚，胡艮胜．面向辅助决策的平行系统思考［Ｊ］．指挥

与控制学报，２０１６，２（３）：２３０２３３．

ＱＩＵＸＧ，ＨＵＧＳ．Ｔｈｅｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｌｌｅｌｓｙｓｔｅｍｆｏｒｄｅ

ｃｉｓｉｏｎｓｕｐｐｏｒｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｍａｎｄａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１６，２

（３）：２３０２３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＧＥＢＲＡＥＥＬＮ，ＥＬＷＡＮＹＡ，ＰＡＮＪ．Ｒｅｓｉｄｕａｌｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｓ

ｉｎｔｈｅａｂｓｅｎｃｅｏｆｐｒｉｏｒｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｋｎｏｗｌｅｄｇｅ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ，２００９，５８（１）：１０６１１７．

［７］ＳＩＸＳ，ＷＡＮＧＷＢ，ＨＵＣＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅｅｓｔｉ

４３７
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　第 ４期 葛承垄，等：面向装备 ＲＵＬ预测的平行仿真技术

ｍａｔｉｏｎＡｒｅｖｉｅｗｏｎｔｈｅｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄａｔａｄｒｉｖｅｎａｐｐｒｏａｃｈｅｓ［Ｊ］．

ＥｕｒｏｐｅａｎＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｐｅｒａｔｉｏｎａｌＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１１，２１３（１）：

１１４．

［８］葛承垄，朱元昌，邸彦强，等．装备平行仿真技术的基础理论

问题［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１７，３９（５）：１１６９１１７７．

ＧＥＣＬ，ＺＨＵＹＣ，ＤＩＹＱ，ｅｔａｌ．Ｂａｓｉｃｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｉｓｓｕｅｓｏｆ

ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，３９（５）：１１６９１１７７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］王飞跃．平行系统方法与复杂系统的管理和控制［Ｊ］．控制

与决策，２００４，１９（５）：４８５４８９．

ＷＡＮＧＦＹ．Ｐａｒａｌｌｅｌｓｙｓｔｅｍｍｅｔｈｏｄｓｆｏｒｍａｎａｇｅｍｅｎｔａｎｄｃｏｎ

ｔｒｏｌｏｆｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｃｏｎｔｒｏｌ＆Ｄｅｃｉｓｉｏｎ，２００４，１９（５）：

４８５４８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］ ＷＡＮＧＦＹ．Ｐａｒａｌｌｅｌｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｍａｎａｇｅｍｅｎｔｆｏｒｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔ

ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ：Ｃｏｎｃｅｐｔｓ，ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｓ，ａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，

２０１０，１１（３）：６３０６３８．

［１１］ ＤＡＲＥＭＡＦ．Ｄｙｎａｍｉｃｄａｔａｄｒｉｖｅｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ［ＥＢ／

ＯＬ］．［２０１６０７０１］．ｈｔｔｐ：∥ｗｗｗ．ｃｉｓｅ．ｎｓｆ．ｇｏｖ／ｄｄｄａｓ．

［１２］ＨＵＡＮＧＹ，ＶＥＲＢＲＡＥＣＫＡ．Ａｄｙｎａｍｉｃｄａｔａｄｒｉｖｅｎａｐｐｒｏａｃｈ

ｆｏｒｒａｉｌｔｒａｎｓｐｏｒｔｓｙｓｔｅｍｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

２００９ＷｉｎｔｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ Ｃｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２００９：２５５３２５６２．

［１３］ＧＵＦ．Ｄｙｎａｍｉｃｄａｔａｄｒｉｖｅｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ ｆｏｒｗｉｌｄｆｉｒｅ

ｓｐｒｅａｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｄ］．Ａｔｌａｎｔａ：ＧｅｏｒｇｉａＳｔａｔｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１０．

［１４］ＦＵＪＩＭＯＴＯＲ，ＬＵＮＣＥＦＯＲＤＤ，ＰＡＧＥＥ，ｅｔａｌ．Ｇｒａｎｄｃｈａｌｌｅｎ

ｇｅｓｆｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ：３５０［Ｒ］．ＳｃｈｌｏｓｓＤａｇｓｔｕｈｌ：

Ｐａｒａｌｌｅｌ／ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＷｏｒｋｉｎｇＧｒｏｕｐ，２００２．

［１５］葛承垄，朱元昌，邸彦强，等．装备平行仿真理论框架研究

［Ｊ］．指挥与控制学报，２０１７，３（１）：４８５６．

ＧＥＣＬ，ＺＨＵＹＣ，ＤＩＹＱ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒ

ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｍａｎｄａｎｄ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１７，３（１）：４８５６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］陈淼，孙强，王东科．平行系统在反导指挥控制中的应用

［Ｊ］．指挥控制与仿真，２０１７，３９（１）：７０７２．

ＣＨＥＮＭ，ＳＵＮＱ，ＷＡＮＧＤＫ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｐａｒａｌｌｅｌｓｙｓｔｅｍ

ｍｅｔｈｏｄｉｎｃｏｍｍａｎｄａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａｎｔｉｍｉｓｓｉｌｅｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．

ＣｏｍｍａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ＆Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１７，３９（１）：７０７２（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１７］葛承垄，朱元昌，邸彦强，等．装备精确维修平行仿真系统及

关键技术研究［Ｊ］．现代防御技术，２０１６，４４（６）：１６２１６８．

ＧＥＣＬ，ＺＨＵＹＣ，ＤＩＹＱ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａ

ｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ ａｎｄｅｓｓｅｎｔｉａｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒｅｑｕｉｐｍｅｎｔｐｒｅｃｉｓｉｏｎ

ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ［Ｊ］．ＭｏｄｅｒｎＤｅｆｅｎｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，４４（６）：

１６２１６８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］毛少杰，周芳，楚威，等．面向指挥决策支持的平行仿真系统

研究［Ｊ］．指挥与控制学报，２０１６，２（４）：３１５３２１．

ＭＡＯＳＪ，ＺＨＯＵＦ，ＣＨＵＷ，ｅｔａｌ．Ｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ

ｆｏｒｃｏｍｍａｎｄａｎｄｄｅｃｉｓｉｏｎｓｕｐｐｏｒｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｍａｎｄａｎｄ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１６，２（４）：３１５３２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］孙黎阳，楚威，毛少杰，等．面向 Ｃ４ＩＳＲ系统决策支持的平行

仿真框架［Ｊ］．指挥信息系统与技术，２０１５，６（３）：５６６１．

ＳＵＮＬＹ，ＣＨＵＷ，ＭＡＯＳＪ，ｅｔａｌ．Ｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｒａｍｅ

ｗｏｒｋｆｏｒＣ４ＩＳＲｓｙｓｔｅｍｃｏｍｍａｎｄｄｅｃｉｓｉｏｎｓｕｐｐｏｒｔ［Ｊ］．Ｃｏｍ

ｍａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，６（３）：５６６１

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］窦林涛，初阳，周玉芳，等．平行仿真技术在指控系统中的应

用构想［Ｊ］．指挥控制与仿真，２０１７，３９（１）：６２６９．

ＤＯＵＬＴ，ＣＨＵＹ，ＺＨＯＵＹＦ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｃｅｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｏｆｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｎｃｏｍｍａｎｄａｎｄｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＣｏｍｍａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ＆Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１７，３９（１）：６２

６９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］王会霞．平行仿真技术研究［Ｊ］．航天控制，２０１６，３４（６）：

６４６７．

ＷＡＮＧＨＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，２０１６，３４（６）：６４６７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＫＡＬＭＡＮＲＥ．Ａｎｅｗａｐｐｒｏａｃｈｔｏｌｉｎｅａｒｆｉｌｔｅｒｉｎｇａｎｄｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＡＳＭＥＪｏｕｒｎａｌｏｆＢａｓｉｃ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，１９６０，８２（１）：３５４５．

［２３］ＭＯＲＴＡＤＡＭ．Ｄｉａｇｎｏｓｉｓｏｆｒｏｔｏｒｂｅａｒｉｎｇｓｕｓｉｎｇｌｏｇｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｄａｔａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＱｕａｌｉｔｙｉｎＭａｉｎｔｅｎａｎｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２０１１，１７（４）：３７１３９７．

　作者简介：

　葛承垄　男，博士研究生。主要研究方向：装备平行仿真及其

应用。

朱元昌　男，博士，教授。主要研究方向：系统仿真。

邸彦强　男，博士，副教授。主要研究方向：系统仿真。
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ｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｈａｓｂｅｃｏｍｅｒｅｓｅａｒｃｈｅｍｐｈａｓｉｓ．Ｉｎｔｈｅｆｉｅｌｄｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｓｕｐｐｏｒｔ，ｔｈｅｏｕｔ
ｓｔａｎｄｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅ（ＲＵＬ）ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｉｓａｎａｌｙｚｅｄ，ｉ．ｅ．，ｔｈｅｓｔａｂｌｅｍｏｄｅｌｐａ
ｒａｍｅｔｅｒｓｗｉｔｈｏｕｔｓｅｌｆｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙ，ｗｈｉｃｈｈａｓｂｅｃｏｍｅｔｈｅｐｒｉｍａｒｙｆａｃｔｏｒｔｈａｔｈｉｎｄｅｒｓａｄａｐｔｉｖｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆ
ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅ．Ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｐａｒａｌｌｅｌｓｙｓｔｅｍｓｔｈｅｏｒｙ，ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｏｎｏｒｉｅｎｔｅｄｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｍｏｄｅｌｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓａｎｄＷｉｅｎｅｒｓｔａｔｅ
ｓｐａｃｅｍｏｄｅｌｉｓｔａｋｅｎａｓｔｈｅｂａｓｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｔｈｅｆｒａｍｅｗｏｒｋ．Ｄｒｉｖｅｎｂｙｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｉｍｐｌａｎｔｅｄｅｑｕｉｐ
ｍｅｎｔｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄａｔａ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｕｐｄａｔｅｄｏｎｌｉｎｅｂｙｕｓｉｎｇｅｘｐｅｃｔａｔｉｏｎｍａｘｉｍｕｍ
（ＥＭ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｔｈｅｄａｔａａｓｓｉｍｉｌａｔｉｏｎ（ＤＡ）ｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｕｔｐｕｔｓａｎｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄａｔａｉｓｅｘｅｃｕｔｅｄ
ｂｙｕｓｉｎｇＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ（ＫＦ），ｓｏａｓｔｏｒｅａｌｉｚｅｄｙｎａｍｉｃｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｕｔｐｕｔｓｃｌｏｓｅｔｏｅｑｕｉｐｍｅｎｔｒｅａｌｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｓｔａｔｅｐｒｏｖｉｄｅｓｈｉｇｈｆｉｄｅｌｉｔｙ
ｍｏｄｅｌａｎｄｄａｔａｆｏｒｅｑｕｉｐｍｅｎｔｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙ．Ｔｈｅｆｒａｍｅｗｏｒｋｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｔｈｅ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｄａｔａｏｆａｂｅａｒｉｎｇ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃａｎ
ａｃｃｕｒａｔｅｌｙｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｅｑｕｉｐｍｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅｇｒａｄａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｔｈｅａｄａｐｔｉｖｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔ
ｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅｉｓｒｅａｌｉｚｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ，ｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐａｒａｌｌｅｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｍｏｄｅｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎ；ｒｅｍａｉｎｉｎｇｕｓｅｆｕｌｌｉｆｅ（ＲＵＬ）；ｄａｔａａｓｓｉｍｉｌａｔｉｏｎ（ＤＡ）；
ｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０７０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９１５１７：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１５．１７０９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＫｅｙＰｒｏｊｅｃｔｏｆＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅＲｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（９１４０Ａ０４０２０１１５ＪＢ３４０１１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１０４９０８４１７６＠ｑｑ．ｃｏｍ

６３７
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基于输入成形的太阳能帆板自适应滑模控制

周通，郭宏，徐金全

（北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为提高太阳能帆板驱动系统（ＳＡＤＳ）的角位置控制性能和抑制太阳能帆板
的柔性振动，提出了一种自适应滑模控制（ＡＳＭＣ）与输入成形技术相结合的控制策略。该控
制策略通过自适应滑模控制保证了系统在不确定性影响下的一致有界性和渐进一致有界性，

从而提高了太阳能帆板驱动系统的角位置控制性能。同时，通过基于参考模型的输入成形器

（ＩＳ）规划了指令轨迹，进而抑制了太阳能帆板的柔性振动。仿真结果表明了控制策略的有
效性。

关　键　词：输入成形；自适应滑模控制（ＡＳＭＣ）；太阳能帆板；驱动系统；柔性振动
中图分类号：Ｖ４４２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７３７０９

　　作为在轨空间站的重要组件，太阳能帆板担
负着为整个空间站供电的任务。为提高太阳能转

化效率，太阳能帆板驱动系统（ＳＡＤＳ）的角位置控
制吸引了很多学者的深入研究。然而，太阳能帆

板是柔性体，其动态特性包含了大量与刚体运动

相耦合的弱阻尼柔性模态。该特性极易在系统的

对日定向过程中引起太阳能帆板的柔性振动，进

而影响空间站的运动与控制。因此，寻求一种角

位置控制和振动抑制方法对于太阳能帆板驱动系

统显得尤为重要。

针对太阳能帆板的振动抑制问题，国内外学

者做了大量研究。采用智能材料进行主动控制是

一种有效抑制振动的方法。在基于智能材料的控

制方法方面，提出了刚度控制
［１］
以及正位置反馈

控制
［２３］
。然而，这类方法需要在原结构上附加

一系列的传感器和作动器，增加了系统的质量，同

时降低了可靠性，因此该主动控制方法在空间系

统的实际应用中受到一定限制
［４］
。另一种抑制

振动的方法是输入成形，该方法将期望指令与脉

冲序列在时域中进行卷积，所形成的新指令作为

系统输入来控制系统的运动以消除柔性模态的振

动
［５］
。文献［６］将输入成形器（ＩＳ）应用于太阳能

帆板驱动系统的振动抑制中，提升了系统的工作

性能。然而，输入成形器的设计依赖于太阳能帆

板驱动系统的数学模型，由于系统存在不确定性，

该数学模型难以准确建立
［７］
。不仅如此，输入成

形器是基于线性系统理论设计的，无法直接应用

于非线性系统
［８９］
。

太阳能帆板驱动系统的角位置控制同样被广

泛研究。文献［１０］针对太阳能帆板驱动系统
提出一 种 Ｈ∞ 鲁 棒 控 制。文 献 ［１１１２］和 文
献［１３１４］针对刚柔耦合系统分别设计了自适应
控制和滑模控制，文献［１５］基于耗散理论提出一
种主动稳定器。以上控制方法都能在完成指定的

角位置阶跃响应的同时抑制柔性振动，并且缩短

了过渡过程时间，提高了系统性能对参数摄动与

外部干扰的鲁棒性。然而，由于缺少对指令轨迹

的设计，使得系统在瞬态过程中存在较大的柔性

lenovo
全文下载
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振动。文献［１６１８］针对刚柔耦合系统分别提出
了带自适应律和不带自适应律的滑模控制，并且

采用基于参考模型的输入成形器设计了系统的指

令轨迹。该方法通过滑模控制令太阳能帆板驱动

系统表现得像参考模型。这种方法的参考模型属

于多维度系统，为获得输入成形器预期的振动抑

制效果，滑模控制在保证系统角位置和角速度跟

踪参考轨迹的同时还要保证系统的模态坐标跟踪

参考模型的模态坐标，增加了控制设计的复杂性

和计算成本。

基于上述讨论，本文提出一种自适应滑模控

制（ＡＳＭＣ）与输入成形技术相结合的控制策略。
该控制策略通过自适应滑模控制保证了系统在不

确定性影响下的一致有界性和渐进一致有界性，

从而提高了太阳能帆板驱动系统的角位置控制性

能。同时，通过基于参考模型的输入成形器规划了

系统的指令轨迹，进而抑制了太阳能帆板的柔性振

动。本文首先建立了太阳能帆板驱动系统的数学

模型，其次提出了包含输入成形器、参考模型和自

适应滑模控制的控制策略，最后给出了仿真结果。

１　太阳能帆板驱动系统数学建模

太阳能帆板驱动系统包含伺服电机、减速器、

太阳能帆板等，其简化结构如图 １所示。驱动系
统的轮毂上固结了 ２个对称配置的柔性帆板，电
机产生力矩驱动柔性帆板旋转

［１９］
。将轮毂视为

刚体且将太阳能帆板视为欧拉伯努利梁，利用假
设模态法，可以得到帆板的横向弯曲挠度表达式

如下：

ｗ（ｘ，ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｉ（ｘ）ｑｉ（ｔ）＝Φ（ｘ）ｑ（ｔ） （１）

式中：Φ（ｘ）＝［１（ｘ） ２（ｘ） … ｎ（ｘ）］，

ｉ（ｘ）为横向振动的第ｉ阶模态振型函数；ｑ（ｔ）＝

图 １　太阳能帆板驱动系统结构

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＳＡＤＳ

［ｑ１（ｔ） ｑ２（ｔ） … ｑｎ（ｔ）］Ｔ，ｑｉ（ｔ）为横向振动

的第 ｉ阶模态坐标。利用拉格朗日方法，可以得
到太阳能帆板驱动系统的动力学表达式如下

［２０］
：

ω＝ｄθｄｔ
（２）

（Ｊ＋ΔＪ）ｄωｄｔ
＝Ｔｃ－∑

ｎ

ｉ＝１
Ｆｉ
ｄ２ｑｉ（ｔ）
ｄｔ２

＋Ｔｄ（θ，ω，ｔ）

（３）

Ｆｉ
ｄω
ｄｔ
＋
ｄ２ｑｉ（ｔ）
ｄｔ２

＋２ξｉωｉ
ｄｑｉ（ｔ）
ｄｔ

＋ω２ｉｑｉ（ｔ）＝０

　　ｉ＝１，２，…，ｎ （４）
式中：θ为系统角位置；ω为系统角速度；Ｊ为伺服
电机、减速器、轮毂和太阳能帆板的总转动惯量；

ΔＪ为转动惯量的不确定性；Ｆｉ为第 ｉ阶模态的耦
合系数；Ｔｃ为作用在减速器输出轴上的驱动力
矩；Ｔｄ（θ，ω，ｔ）为外界干扰力矩（如摩擦力矩）；ξｉ
为第 ｉ阶模态的阻尼比；ωｉ为第 ｉ阶模态的角频

率；－∑
ｎ

ｉ＝１
Ｆｉ
ｄ２ｑｉ（ｔ）
ｄｔ２

为太阳能帆板横向振动对轮

毂产生的耦合力矩。

需要指出的是，式（２）和式（３）构成太阳能帆
板驱动系统的刚体子系统，式（４）为柔性体子系
统。根据式（２）和式（３）可知，刚体子系统包含非
线性项 Ｔｄ（θ，ω，ｔ），是一个非线性系统。根据
式（４）可知，柔性体子系统是线性的。

当表贴式永磁同步电机（ＳＰＭＳＭ）作为系统
的伺服电机时，电机的转矩方程和电压方程可以

写为
［２１］

Ｔｃ＝ｎｋＴｉｑ

ｕｄ＝Ｒｉｄ＋Ｌ
ｄｉｄ
ｄｔ
－ｐｎωＬｉｑ

ｕｑ＝Ｒｉｑ＋Ｌ
ｄｉｑ
ｄｔ
＋ｋＴｎω＋ｐｎωＬｉ













ｄ

（５）

式中：ｕｄ、ｕｑ、ｉｄ、ｉｑ、Ｒ和 Ｌ分别表示电机在 ｄｑ轴
系下的定子电压、定子电流、定子电阻和定子电

感；ｎ为减速器传动比；ｐ为电机的极对数；ｋＴ为
电机的转矩常数。

２　控制系统设计

本文所设计的太阳能帆板驱动系统采用位

置电流双闭环控制结构，如图 ２所示，θｒ、θｒ和
θｍ分别为角位置期望指令、成形后的角位置指令

和参考模型的角位置；ωｍ为参考模型的角速度；ｉ

ｄ

和 ｉｑ 分别为电机的 ｄ轴和 ｑ轴电流指令。其中，
位置环采用所提出的包含输入成形器、参考模型

和自适应滑模控制的控制策略，电流环采用 ｉｄ＝０

８３７
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　第 ４期 周通，等：基于输入成形的太阳能帆板自适应滑模控制

图 ２　基于本文控制策略的太阳能帆板驱动系统控制结构

Ｆｉｇ．２　ＣｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＳＡＤＳｂａｓｅｄｏｎｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ

的比例积分（ＰＩ）控制策略［２２］
。由于在实际系统

中电流环带宽远大于位置环带宽，在位置环的控

制设计中，电流环的影响将被忽略。

本文的动机是通过输入成形器来抑制系统的

柔性振动。然而，输入成形器是基于线性系统理

论设计的，它不能直接应用于非线性系统。为了

解决这个问题，本文提出了一个线性的参考模型，

并利用自适应滑模控制使得太阳能帆板驱动系统

的刚体子系统式（２）～式（３）表现得像这个线性的
参考模型。因此，闭环的太阳能帆板驱动系统可以

由这个线性的参考模型和线性的柔性体子系统

式（４）来代表。也就是说，闭环的太阳能帆板驱动
系统表现得像一个线性系统。在此基础上，输入成

形器可以根据线性的参考模型和线性的柔性体子

系统式（４）来设计。
２．１　参考模型设计

由于在实际系统中耦合力矩 －∑
ｎ

ｉ＝１
Ｆｉ
ｄ２ｑｉ（ｔ）
ｄｔ２

是有界的，耦合力矩可以被看作减速器输出轴上

的一个干扰力矩。在此基础上，将刚体子系统

式（２）～式（３）改写为
ｄθ
ｄｔ
＝ω

ｄω
ｄｔ
＝１
Ｊ
Ｔｃ＋Ｄ（ｔ{ ）

（６）

式中：

Ｄ（ｔ）＝１ (Ｊ Ｔｄ（θ，ω，ｔ）－∑
ｎ

ｉ＝１
Ｆｉ
ｄ２ｑｉ（ｔ）
ｄｔ２

－ΔＪｄωｄ )ｔ
（７）

对于实际系统，外界干扰力矩 Ｔｄ（θ，ω，ｔ）和

由转动惯量不确定引起的摄动项 －ΔＪｄωｄｔ
也是有

界的
［２３２４］

。因此，Ｄ（ｔ）是有界的。
根据以上分析，针对标称系统

ｄθ
ｄｔ
＝ω

ｄω
ｄｔ
＝１
Ｊ
Ｔ{
ｃ

（８）

设计如下比例微分（ＰＤ）控制：

Ｔｃ＝ＫＰ（θｒ－θｍ）＋ＫＤ（ωｒ－ωｍ） （９）
式中：角速度指令 ωｒ＝０；ＫＰ为比例系数；ＫＤ为微分
系数。将式（９）代入式（８），可以得到参考模型如下：
ｄθｍ
ｄｔ
＝ωｍ

ｄωｍ
ｄｔ
＝１
Ｊ
［ＫＰ（θｒ－θｍ）－ＫＤωｍ{ ］

（１０）

２．２　输入成形器设计
为了抑制系统的柔性振动，本节针对闭环太

阳能帆板驱动系统设计了输入成形器。

输入成形技术的基本原理如下
［２５］
：将脉冲序

列与任意的输入指令相卷积，所形成的新指令作

为系统输入来控制系统的运动，如图 ３所示。相
比于原指令，所形成的新指令将引起更小的柔性

振动。其中，脉冲序列称为输入成形器。

图 ３　输入成形器原理图

Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＩＳ

由于零振动（ＺＶ）输入成形器具有结构简单
的特点，本文采用考虑前两阶模态的具有 ４个时
间脉冲的零振动输入成形器，其表达式如下

［２６］
：

ｈ（ｔ）＝∑
４

ｉ＝１
Ａｉδ（ｔ－ｔｉ） （１１）

式中：

Ａ１＝
１

（１＋Ｋ１）（１＋Ｋ２）
　ｔ１ ＝０

Ａ２＝
Ｋ２

（１＋Ｋ１）（１＋Ｋ２）
　ｔ２ ＝

π
ωｎ２ １－ζ槡

２
２

Ａ３＝
Ｋ１

（１＋Ｋ１）（１＋Ｋ２）
　ｔ３ ＝

π
ωｎ１ １－ζ槡

２
１

Ａ４＝
Ｋ１Ｋ２

（１＋Ｋ１）（１＋Ｋ２）

　　ｔ４ ＝
π

ωｎ１ １－ζ槡
２
１

＋ π
ωｎ２ １－ζ槡





















２
２

（１２）

９３７
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其中：Ａｉ和 ｔｉ（ｉ＝１，２，３，４）分别为脉冲的幅值
和作用时间；ωｎｉ和 ζｉ（ｉ＝１，２）分别为闭环太阳能
帆板驱动系统的固有频率和阻尼比，并将在本节

下文中推导。

Ｋ１＝ｅｘｐ －
πζ１
１－ζ槡

( )２
１

Ｋ２＝ｅｘｐ －
πζ２
１－ζ槡

( )










２
２

（１３）

由于刚体子系统式（２）～式（３）表现得像参
考模型式（１０），结合柔性体子系统式（４），闭环太
阳能帆板驱动系统的运动方程可以表示为

ω＝ｄθｄｔ

Ｊｄω
ｄｔ
＝ＫＰ（θｒ－θ）－ＫＤω

Ｆｉ
ｄω
ｄｔ
＋
ｄ２ｑｉ（ｔ）
ｄｔ２

＋２ξｉωｉ
ｄｑｉ（ｔ）
ｄｔ

＋ω２ｉｑｉ（ｔ）＝０

　　ｉ＝１，２，…，















ｎ
（１４）

由于在实际系统中，高阶模态不易被激发，因

此通常对模态进行截断，本文将取系统前两阶模

态（即 ｎ＝２）进行研究。在此基础上，式（１４）可
以改写成形式如下的状态方程：

ｘ· ＝Ａｘ＋Ｂｕ （１５）
式中：

Ａ＝

－
ＫＤ
Ｊ

０ ０ －
ＫＰ
Ｊ

０ ０

Ｆ１ＫＤ
Ｊ

－２ξ１ω１ ０
Ｆ１ＫＰ
Ｊ

－ω２１ ０

Ｆ２ＫＤ
Ｊ

０ －２ξ２ω２
Ｆ２ＫＰ
Ｊ

０ －ω２２

１ ０ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ ０ ０ ０



























０ ０ １ ０ ０ ０

（１６）

Ｂ [＝ ＫＰ
Ｊ

－
Ｆ１ＫＰ
Ｊ

－
Ｆ２ＫＰ
Ｊ ]０ ０ ０

Ｔ

（１７）

状态向量为

ｘ [＝ ω
ｄｑ１（ｔ）
ｄｔ

ｄｑ２（ｔ）
ｄｔ θ ｑ１ ｑ ]２

Ｔ

（１８）

输入为

ｕ＝θｒ （１９）
根据式（１６），可得矩阵 Ａ的复共轭特征值为

－ω１ξ１±ω１ １－ξ槡
２
１ｉ和 －ω２ξ２±ω２ １－ξ槡

２
２ｉ。

因此闭环系统式（１４）的固有频率ωｎｉ＝ωｉ，阻
尼比 ζｉ＝ξｉ（ｉ＝１，２）。

２．３　自适应滑模控制设计
为了保证刚体子系统式（２）～式（３）表现得

像参考模型式（１０）并改善角位置控制性能，本节
设计了自适应滑模控制。

首先，对系统作如下假设：

假设１　存在正常数 珚Ｄ，使得 珚Ｄ＞ Ｄ（ｔ）。
定义角位置误差 ｅθ＝θｍ －θ和角速度误差

ｅω＝ωｍ －ω，并结合式（６）和式（１０）可得
ｄｅθ
ｄｔ
＝ｅω （２０）

ｄｅω
ｄｔ
＝
ＫＰθｒ
Ｊ
－
ＫＰθｍ
Ｊ
－
ＫＤωｍ
Ｊ
－Ｄ（ｔ）－

Ｔｃ
Ｊ

（２１）

定义滑模函数为

Ｓ＝Ｇｘｅ＝［ｋ １］
ｅθ
ｅ[ ]
ω

（２２）

式中：Ｇ＝［ｋ １］；ｘｅ＝［ｅθ ｅω］
Ｔ
；ｋ为正常数。

因此，自适应滑模控制可以设计为

Ｔｃ ＝Ｊｋｅω ＋ＫＰθｒ－ＫＰθｍ －ＫＤωｍ ＋ＪＤ^ｓｇｎ（Ｓ）

（２３）

式中：Ｄ^为 珚Ｄ的估计值，其更新律为

Ｄ^
·

＝κ（Ｓ－χＤ^） （２４）

其中：κ、χ均为正常数。根据式（２４），易知Ｄ^≥０。
下面定理给出了所设计的自适应滑模控制对

系统稳定性的影响。

定理１　考虑控制系统式（２０）～式（２１），在
满足假设１的条件下，所设计的控制律式（２３）～
式（２４）能够保证系统满足以下性能。

１）一致有界：对于任意 τ＞０，存在 ｚ（τ）＜

∞，使得当 σ（ｔ０） ≤ τ时，对于任意 ｔ≥ ｔ０，
σ（ｔ）≤ｚ（τ）。
２） 渐 进 一 致 有 界：对 于 任 意 τ＞０，

σ（ｔ０）≤τ，存在ｚ＞０，使得对于任意 珋ｚ＞ｚ，当
ｔ≥ｔ０＋Ｔ（珋ｚ，τ），且 Ｔ（珋ｚ，τ）＜∞时，σ（ｔ）≤珋ｚ。

证明　本文利用 Ｌｙａｐｕｎｏｖｍｉｎｉｍａｘ方法证明
上述定理。

首先，选择控制系统的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ＝１
２
Ｓ２＋１

２κ
（Ｄ^－珚Ｄ）２ （２５）

对 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函 数 进 行 一 次 求 导 并 代 入
式（２０）～式（２２），可得

Ｖ
·

＝ＳＳ
·

＋１
κ
（Ｄ^－珚Ｄ）Ｄ^

·

＝

　　 (Ｓ ｋｄｅθｄｔ＋ｄｅωｄ )ｔ ＋１
κ
（Ｄ^－珚Ｄ）Ｄ^

·

＝

０４７
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　　 (Ｓ ｋｅω ＋ＫＰθｒＪ －
ＫＰθｍ
Ｊ
－
ＫＤωｍ
Ｊ
－Ｄ（ｔ）－

　　
Ｔｃ )Ｊ ＋１

κ
（Ｄ^－珚Ｄ）Ｄ^

·

（２６）

将式（２３）和式（２４）代入式（２６）可得

Ｖ
·

＝Ｓ（－Ｄ（ｔ）－Ｄ^ｓｇｎ（Ｓ））＋１
κ
（Ｄ^－

　　珚Ｄ）κ（Ｓ－χＤ^）＝－ＳＤ（ｔ）－ＳＤ^ｓｇｎ（Ｓ）＋

　　 Ｄ^ Ｓ－χＤ^２－ Ｓ珚Ｄ＋χ珚ＤＤ^ ＝－ＳＤ（ｔ）－

　　 ＳＤ^＋Ｄ^ Ｓ－χＤ^２－ ＳＤ^＋χ珚ＤＤ^ ＝

　　 －ＳＤ（ｔ）－χＤ^２－ Ｓ珚Ｄ＋χ珚ＤＤ^≤

　　 Ｓ Ｄ（ｔ） －χＤ^２－ Ｓ珚Ｄ＋χ珚ＤＤ^ ＝

　　 － Ｓ（珚Ｄ－ Ｄ（ｔ））－χＤ^－１
２
珚( )Ｄ

               

２

≤０

＋

　　 １
４χ
珚Ｄ{

２

＞０

（２７）

根据式（２７）和文献［２７２８］的结论可知，ｅθ
和 ｅω是一致有界和渐进一致有界的。因此，本文
所设计的自适应滑模控制律式（２３）～式（２４）可
以保证系统式（２０）～式（２１）在不确定性影响下
的一致有界性和渐进一致有界性。 证毕

需要指出的是，根据自适应律式（２４）可知，
当滑模函数 Ｓ趋近于 ０，Ｄ^也趋近于 ０。因此，自
适应律将实时减小滑模切换增益 ＪＤ^，进而降低滑
模抖振。为了进一步降低滑模抖振，在实际应用

中可以将符号函数替换为饱和函数。

３　仿真结果

为了验证本文所提出的控制策略的有效性，本

节以国际空间站的太阳能帆板驱动系统为例进行

了数值仿真。系统的主要参数如表１所示［２９３０］
。

本文用振动能量衡量振动的强弱，并将其定

义为

Ｅ＝∑
ｎ

ｉ＝１

ｄｑｉ（ｔ）
ｄ( )ｔ

２

＋∑
ｎ

ｉ＝１
ω２ｉｑ

２
ｉ （２８）

假设外界干扰力矩 Ｔｄ（ｔ）由随机干扰力矩
Ｔｒ（ｔ）和摩擦力矩 Ｔｆ（ｔ）构成，则
Ｔｄ（ｔ）＝Ｔｒ（ｔ）＋Ｔｆ（ｔ） （２９）
式中：

Ｔｆ（ｔ）＝

－Ｔｓｓｇｎ（ω）　　　 ω≠０

－Ｔｕ ω＝０且 Ｔｕ ≤ Ｔｍａｘ

－Ｔｍａｘｓｇｎ（Ｔｕ）
{

其他

表 １　太阳能帆板驱动系统仿真参数［２９３０］

Ｔａｂｌｅ１　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＳＡＤＳ［２９３０］

参　数 数　值参　数 数　值

定子电阻／Ω ２８

定子电感／Ｈ ０．１３４

极对数 １２

转矩常数／（Ｎ·ｍ·Ａ－１） ９．２２

额定电流／Ａ １．４

额定功率／Ｗ ２２

传动比 ３２５

最大静摩擦力矩／（Ｎ·ｍ） ４０４．５４

第一阶模态耦合系数 １８８．７

第二阶模态耦合系数 ３０．１

第一阶模态阻尼比 ０．０１

第二阶模态阻尼比 ０．０１

第一阶模态角频率／（ｒａｄ·ｓ－１） １．７８９

第二阶模态角频率／（ｒａｄ·ｓ－１） １１．２１

转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） １．７×１０６

滑动摩擦力矩／（Ｎ·ｍ） ３２４．３１

Ｔｕ＝Ｔｃ＋Ｔｒ（ｔ）－∑
ｎ

ｉ＝１
Ｆｉ
ｄ２ｑｉ（ｔ）
ｄｔ２

式中：Ｔｕ为作用在减速器输出轴上的主动力矩之
和。根据表 １可知，最大静摩擦力矩 Ｔｍａｘ为
４０４．５４Ｎ·ｍ，滑动摩擦力矩 Ｔｓ为 ３２４．３１Ｎ·ｍ。

将随机干扰力矩 Ｔｒ（ｔ）的上界设为 ８５Ｎ·ｍ
［３１］
。

此外，将转动惯量不确定性表示为

ΔＪ＝０．１Ｊｓｉｎ（４ｔ）＋０．１Ｊｓｉｎ（８ｔ） （３０）
为了说明本文所提控制策略的有效性，现对

比例积分微分控制策略（ＰＩＤ）、自适应滑模控制
策略、自适应滑模控制与输入成形相结合的控制

策略这３种情况进行仿真。其中，ＰＩＤ控制采用
位置转速电流三闭环控制结构，参数通过根轨
迹方法设计；ＡＳＭＣ的参数通过经验选取；控制器
参数如表２所示。

为了公平对比，电流环控制参数和随机干扰

力矩 Ｔｒ（ｔ）波形（如图 ４所示）在 ３种仿真情况中
保持不变，３个控制器采样周期均设定为 ８０μｓ，
系统的前向通道和反馈通道的时间延迟均设定为

１０ｍｓ。
图５为角位置阶跃给定情况下分别采用 ＰＩＤ

控制、ＡＳＭＣ和 ＡＳＭＣ＋ＩＳ时的位置响应波形图。
由图５可见，采用 ＡＳＭＣ＋ＩＳ时，系统调节时间为
１５０．７ｓ，超调量为 ０．００２９ｒａｄ，超调过后，角位置
轨线进入与位置指令最大偏差为０．０００１ｒａｄ的区
域。采用 ＡＳＭＣ时，超调量和最大偏差与采用
ＡＳＭＣ＋ＩＳ时相同，调节时间降低至 １４９．６ｓ。采
用 ＰＩＤ控制时，调节时间和超调量分别为２１６．５ｓ
和０．２３ｒａｄ，当角位置轨线进入２％误差带后，轨

１４７
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表 ２　３种控制器的仿真参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｓ

控 制 器 参　数 数　值

ＰＩＤ控制

比例系数（位置环） ０．０７５
积分系数（位置环） ０．０００８
微分系数（位置环） ２
比例系数（速度环） ３３．３
积分系数（速度环） ０．１
微分系数（速度环） ０
比例系数（电流环） ５００
积分系数（电流环） ６０００
微分系数（电流环） ０

ＡＳＭＣ

ＫＰ １５３０
ＫＤ ８９７６０
ｋ ３

κ １５０

χ ３

ＩＳ

Ａ１ ０．２６
Ａ２ ０．２５
Ａ３ ０．２５
Ａ４ ０．２４
ｔ１／ｓ ０
ｔ２／ｓ ０．２８
ｔ３／ｓ １．７６
ｔ４／ｓ ２．０３

图 ４　随机干扰力矩波形

Ｆｉｇ．４　Ｒａｎｄｏｍｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｔｏｒｑｕｅｗａｖｅｆｏｒｍ

线与位置指令最大偏差为０．００４５ｒａｄ。
图６为采用３种控制策略时的角速度响应波

形图。由图６可见，采用 ＡＳＭＣ＋ＩＳ时，转速峰值
为０．０１２ｒａｄ／ｓ；采用 ＡＳＭＣ和 ＰＩＤ控制时，转速峰
值分别为０．０１２和０．０４１ｒａｄ／ｓ。

图 ７为采用３种控制策略时的振动能量波形
图。由图７可见，采用 ＡＳＭＣ＋ＩＳ时，振动能量峰
值为０．０１Ｊ；而采用 ＡＳＭＣ和 ＰＩＤ控制策略时，振
动能量峰值分别为０．０３３和０．２３５Ｊ。

图８为采用３种控制策略时的驱动力矩波形
图。由图８可见，采用 ＡＳＭＣ＋ＩＳ时，驱动力矩峰
值为１７７１Ｎ·ｍ；而采用 ＡＳＭＣ和 ＰＩＤ控制策略
时，驱动力矩峰值分别为１８７８和４１９５Ｎ·ｍ。

综上可知，相比于 ＰＩＤ控制，ＡＳＭＣ＋ＩＳ有效
改善了调节时间、超调量、跟踪误差、转速峰值和

驱动力矩峰值，并将振动能量峰值降低了９５．７％。

图 ５　角位置响应波形图及其局部放大图

Ｆｉｇ．５　Ｏｓｃｉｌｌｏｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｎｇｕｌａｒ

ｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｉｔｓｐａｒｔｉａｌｅｎｌａｒｇｅｄｖｉｅｗｓ

图 ６　角速度响应波形图

Ｆｉｇ．６　Ｏｓｃｉｌｌｏｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙ

因此，ＡＳＭＣ＋ＩＳ比 ＰＩＤ控制具有更强的角位置
控制能力和振动抑制能力。相比于 ＡＳＭＣ，
ＡＳＭＣ＋ＩＳ在超调量、跟踪误差和转速峰值方面
具有相同的性能。尽管采用 ＡＳＭＣ＋ＩＳ时调节时
间增加了 ０．６７％，但是振动能量和驱动力矩峰
值分别降低了６９．７％和５．７％。因此，在角位置控
制和振动抑制方面，ＡＳＭＣ＋ＩＳ比 ＡＳＭＣ具有更

２４７
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图 ７　振动能量波形图

Ｆｉｇ．７　Ｏｓｃｉｌｌｏｇｒａｍｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙ

图 ８　驱动力矩波形图

Ｆｉｇ．８　Ｏｓｃｉｌｌｏｇｒａｍｏｆｄｒｉｖｉｎｇｔｏｒｑｕｅ

好的综合表现。

４　结　论

１）为提高太阳能帆板驱动系统的角位置控
制性能和抑制太阳能帆板的柔性振动，本文提出

了一种自适应滑模控制与输入成形技术相结合的

控制策略。

２）理论分析表明，本文控制策略可以保证系
统在不确定性影响下的一致有界性和渐进一致有

界性。

３）仿真结果表明，相比于 ＰＩＤ控制，本文所
提出的控制策略 ＡＳＭＣ＋ＩＳ在调节时间、超调量
和跟踪误差方面具有更好的性能，并且降低了振

动能量，有效抑制了柔性振动；相比于 ＡＳＭＣ，
ＡＳＭＣ＋ＩＳ同样有效降低了振动能量，而其他性
能基本相同。因此，ＡＳＭＣ＋ＩＳ能在保证系统角
位置控制性能的同时抑制太阳能帆板的柔性

振动。
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　第 ４期 周通，等：基于输入成形的太阳能帆板自适应滑模控制
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基于模块化的缠绕机设计方法

徐小明，张武翔，丁希仑

（北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：缠绕机具有生产效率高、产品质量稳定等特点，是碳纤维复合材料成型的关
键工艺装备。针对产品小批量、定制化的生产需求，提出了针对缠绕机结构和控制系统的模块

化设计方法（ＭＤＭ），拓展缠绕机的功能多样性。将缠绕机的结构部件进行功能分解和关联强
度分析，采用组遗传算法（ＧＧＡ）将部件聚类为标准化的模块，根据产品需求，以产品性能最好
和成本最低为目标建立模块配置模型，基于快速分类的非支配遗传算法（ＮＳＧＡⅡ）求解多目
标优化模型完成机械结构模块化配置。提出基于现场总线的分布式网络控制器结构，将控制

器的接口标准化和网络化，根据机械结构的模块化配置实现控制器的快速重构。基于模型组

件对象（ＣＯＭ）技术将软件模块设计为 ＣＯＭ组件，采用 ｋ近邻（ｋＮＮ）方法进行控制模式分类，
并进行 ＣＯＭ组件的重构，控制软件动态解析控制模式并管理 ＣＯＭ组件的状态转移关系，从而
实现软件的快速重构。对结构、控制器和软件模块化方法的研究能够实现缠绕机的快速重构，

拓展缠绕机的功能。

关　键　词：缠绕机；模块化方法；多目标优化；分布式控制；模型组件对象（ＣＯＭ）技术
中图分类号：Ｖ２６１．９７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７４６１３

　　碳纤维复合材料具有超高模、耐腐蚀、低热膨
胀系数和可设计性强等性能，可以制备出热膨胀

系数为零的承力结构件
［１］
，在航空航天等领域中

得到广泛应用
［２］
。缠绕成型是进行大批量生产

的有效工艺方法，缠绕机是实现该工艺的核心装

备。随着碳纤维复合材料制品的应用范围越来越

广泛，客户需求呈现出多样化和定制化的特点，客

户在多品种、小批量、高质量方面的要求使缠绕成

型制造等高端制造面临着严峻的挑战
［３］
。

模块化设计方法（ＭｏｄｕｌａｒＤｅｓｉｇｎＭｅｔｈｏｄ，
ＭＤＭ）是实现产品快速设计的有效手段，通过对
产品进行功能分解，从而划分出一系列的通用化

模块，建立产品的模块化体系。当客户的需求发

生变化时，通过具有特定功能的模块的选择和组

合重构系统功能，从而实现产品的快速响应设

计
［４］
。采用模块化设计方法可以实现高效产品

升级、降低复杂性、降低费用、实现快速产品

设计
［５］
。

在机械系统的模块化设计方法中，Ｓｔｏｎｅ等［６］

以客户需求程度作为衡量标准，通过定量框架的

方法量化功能与客户需求之间的关系，提出一种

启发式的模块分类方法。Ｋｒｅｎｇ和 Ｌｅｅ［７］以模块
内组件的功能和物理联系最大、模块内组件的模

块驱动力（ＭＤＦ）的相似性最大为目标进行模块
划分。Ｗｅｉ等［８］

以模块之间的内部关联最大、模

块之间的互相关联最小、系统的整体稳定性最大

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170711.1147.006.html
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　第 ４期 徐小明，等：基于模块化的缠绕机设计方法

为目标采用多目标优化求解方法进行模块划分。

Ｊｏｓｅ和 Ｔｏｌｌｅｎａｅｒｅ［９］将模块化设计方法分为 ５类：
聚类方法

［１０］
，图论和矩阵分割方法

［１１］
，数学规划

方法
［１２］
，人工智能方法

［１３１４］
，遗传算法和启发式

方法
［１５］
。

陆良等
［１６］
采用模块化方法将汽车的硬件控

制电路和软件算法划分为标准模块，通过模块的

合理组合完成汽车控制电器的软硬件设计。

Ｐｒｉｔｓｃｈｏｗ等［１７］
提出控制系统的模块化设计方法

应满足标准化、可扩展性、互换性和实效性要求，并

基于控制模型库实现控制系统重构。何岭松等
［１８］

基于模型组件对象（ＣｏｍｐｅｎｔＯｂｊｅｃｔＭｏｄｅｌ，ＣＯＭ）
技术提出软件总线结构的装配式可重构虚拟仪器

系统，实现测试系统的在线升级和功能调整。

当前的研究缺乏针对机械结构、控制器和控

制软件的模块化总体设计方法的研究。本文针对

缠绕机的结构组成特点，提出适应不同缠绕工艺

（干法、湿法和半干法）的模块化重构方法，拓展

缠绕机的功能多样性。

１　总体设计

缠绕机的模块化设计方法包括模块划分和模

块配置方法。模块划分将缠绕机的组件根据功能

和结构聚类为标准模块，并根据功能和工艺的不

同设计模块实例，模块实例之间具有标准化和通用

化的接口；根据产品的需求变化，将不同功能的实

例进行增减和替换，以实现产品功能的快速重构。

缠绕机机电系统的模块化设计模型如图１所
示，分别建立模块化的机械结构、控制器和控制软

件。机械结构的模块化配置方法是控制器和软件

配置的基础；控制器根据机械结构的模块配置结

果选择对应的传感模块和控制模块，并通过网络

接口连接到现场总线；控制软件根据控制模块的

连接状态对控制模式进行分类，解析每个控制模

块之间的状态转移关系，并调用对应的软件模块

完成软件的功能重构。

机械系统的模块划分和模块配置是进行系统

模块化设计方法的基础，控制器通过机电接口与

机械结构连接，其模块划分和配置粒度与机械结

构保持一致，控制软件通过现场总线与控制器进

行连接和数据交换。因此，缠绕机的模块化设计

问题分为：

１）机械结构的模块划分和模块配置问题。
２）控制器的接口标准化方法和控制系统的

图 １　缠绕机机电系统模块化设计模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｕｌａｒｄｅｓｉｇｎｍｏｄｅｌｆｏｒｍｅｃｈａｔｒｏｎｉｃ

ｓｙｓｔｅｍｏｆｗｉｎｄｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ

组合重构问题。

３）控制软件的控制模式划分和软件模块重
构问题。

本文针对上述 ３个问题进行研究，分别提出
相应的模块化设计方法。

２　模块划分

２．１　机械结构模块划分
２．１．１　模块划分数学模型

模块划分将缠绕机的独立组件根据相互关联

强度和功能相似度聚类为功能模块。首先分析组

件之间的关联强度，然后依据划分准则建立模块

划分的数学模型，求解模型得到组件的聚类结果。

从功能关联和全生命周期的稳定性角度，模块划

分的准则为：①同一个模块内部组件之间的功能
关联、几何关联最大；②产品全生命周期的稳定性
最大，即影响产品全生命周期的模块驱动力的组

件应该划分在同一个模块中。

根据准则①，组件之间的功能和几何位置关
联强度矩阵为

７４７
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Ｆｆ／ｇ＝

１ Ｆｆ／ｇ，１２ … Ｆｆ／ｇ，１ｉ Ｆｆ／ｇ，１ｊ … Ｆｆ／ｇ，１（ｎ－１） Ｆｆ／ｇ，１ｎ
Ｆｆ／ｇ，２１ １ … Ｆｆ／ｇ，２ｉ Ｆｆ／ｇ，２ｊ … Ｆｆ／ｇ，２（ｎ－１） Ｆｆ／ｇ，２ｎ
     

Ｆｆ／ｇ，ｉ１ Ｆｆ／ｇ，ｉ２ … １ Ｆｆ／ｇ，ｉｊ … Ｆｆ／ｇ，ｉ（ｎ－１） Ｆｆ／ｇ，ｉｎ
Ｆｆ／ｇ，ｊ１ Ｆｆ／ｇ，ｊ２ … Ｆｆ／ｇ，ｊｉ １ … Ｆｆ／ｇ，ｊ（ｎ－１） Ｆｆ／ｇ，ｊｎ
     

Ｆｆ／ｇ，（ｎ－１）１ Ｆｆ／ｇ，（ｎ－１）２ … Ｆｆ／ｇ，（ｎ－１）ｉ Ｆｆ／ｇ，（ｎ－１）ｊ … １ Ｆｆ／ｇ，（ｎ－１）ｎ
Ｆｆ／ｇ，ｎ１ Ｆｆ／ｇ，ｎ２ … Ｆｆ／ｇ，ｎｉ Ｆｆ／ｇ，ｎｊ … Ｆｆ／ｇ，ｎ（ｎ－１）



























１

（１）

式中：ｎ为系统中的组件的数量；Ｆｆ，ｉｊ为组件ｉ与组

件 ｊ之间的功能关联强度；Ｆｇ，ｉｊ为组件 ｉ与组件 ｊ
之间的几何位置关联强度，其值 ９、３、１和 ０分别
表示强关联、一般关联、弱关联和无关联，相同组

件关于其自身的关联强度为 １。根据 Ｆｆ和 Ｆｇ可
以得到描述组件之间总体功能关系的综合关联矩

阵 Ｙ

Ｙ＝ωｆＦｆ＋ωｇＦｇ （２）

式中：ωｆ为功能关联的权重值；ωｇ为几何位置关

联的权重值，其关系满足 ωｆ＋ωｇ＝１。
除了组件之间的功能和几何位置关联，缠绕

机在全生命周期的稳定性是影响生产效率、产品

质量的关键因素，因此应分析影响稳定性的关键

设计因素，即模块驱动力。在模块划分过程中，对

于模块驱动力有相似贡献度的组件应该划分在一

个模块中，一个模块内的模块驱动力的更高相似

性会使模块化的系统更加稳定。组件与模块驱动

力的关联矩阵为

Ｆｓ＝
ｆ１１ … ｆ１ｎ
 

ｆｍ１ … ｆ









ｍｎ

（３）

式中：ｆｉｊ为第 ｉ个模块驱动力与第 ｊ个组件之间的
关联程度，其值９、３、１和０分别表示强关联、中等
关联、弱关联和无关联。

由 Ｋ个模块组成的系统可以用矩阵 Ｇ＝

［ｇｊｋ］表示，其中：

ｇｊｋ ＝
１　 组件 ｊ属于组件 ｋ
０　 组件 ｊ不属于组件{ ｋ

根据组件的综合关联矩阵，所有模块的组件

之间的总聚合度为

ＩＣ（Ｙ）＝
∑
Ｋ

ｋ＝
[ (

１
∑
ｎ－１

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝ｉ＋１
ｙｉｊｇｉｋｇ )ｊｋ Ｇ ]ｋ

Ｃｍａｘ
（４）

式中：ｙｉｊ为组件 ｉ与组件 ｊ之间的关于功能和几何

位置的综合关联强度；Ｇｋ为第 ｋ个模块的相似度

系数；Ｃｍａｘ为模块之间的最大关联度之和。

Ｇｋ＝
∑
ｎ－１

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝ｉ＋１
ｙｉｊｇｉｋｇｊｋ

∑
ｎ－１

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝ｉ＋１
ｙｍａｘｇｉｋｇｊｋ

Ｃｍａｘ＝∑
Ｋ

ｋ＝
(

１
∑
ｎ－１

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝ｉ＋１
ｙｍａｘｇｉｋｇ )













ｊｋ

（５）

式中：ｙｍａｘ为组件之间关于功能和几何位置的综合
关联强度最大值，即 ｙｍａｘ＝９。

根据组件与模块驱动力的关联矩阵，模块内

部组件之间的相似度可以表示为

ＩＲ（Ｙ）＝
∑
Ｋ

ｋ＝
[

１
∑
ｍ

ｉ＝１
ωｉＥ (ｉｋ １－

Ｓｉｋ
Ｓｍａｘ) ]
ｉｋ

Ｋ
（６）

式中：ωｉ为第 ｉ个模块驱动力的权重，通过层次分
析法进行定性和定量分析得到；Ｅｉｋ为第 ｉ个模块
驱动力在第 ｋ个模块中的熵；Ｓｉｋ为在第 ｋ个模块
中第 ｉ个模块驱动力的不相似性的平方和；Ｓｍａｘｉｋ 为
第 ｋ个模块中第 ｉ个模块驱动力的不相似性的平
方和的最大值。

Ｅｉｋ＝
－１
ｌｎｃｋ∑

ｃｋ

ｊ＝１

ｆｉｊ

∑
ｃｋ

ｊ＝１
ｆｉｊ

ｌｎ
ｆｉｊ

∑
ｃｋ

ｊ＝１
ｆ

















ｉｊ

（７）

Ｓｉｋ＝∑
ｃｋ

ｊ＝１
（ｆｉｊ－珋ｆｉ）

２

Ｓｍａｘｉｋ ＝ｃｋ
ｆｍａｘ( )２{ ２ （８）

　　建立模块划分的目标函数为
ｍａｘＺ＝ωｒＩＲ（Ｙ）＋ωｃＩＣ（Ｙ） （９）

其约束条件为

ωｒ＋ωｃ＝１

∑
Ｋ

ｋ＝１
ｇｊｋ＝１　 ｊ＝１，２，…，ｎ

∑
ｎ

ｊ＝１
ｇｊｋ＝ｃｋ ｋ＝１，２，…，Ｋ

∑
Ｋ

ｋ＝１
ｃｋ＝ｎ Ｋｍｉｎ≤ Ｋ≤ Ｋ















ｍａｘ

（１０）

２．１．２　模型求解
根据所建立的数学模型，模块划分问题转化

８４７
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为最优化求解问题，在满足约束条件的前提下寻

找的最大 Ｚ值。Ｚ值越大，模块划分的结果关于
功能和稳定性最大。由于模块划分过程中模块的

数量和模块中的组件数量是变化的，因此采用本

文采用经过改进的组遗传算法（ＧｒｏｕｐｉｎｇＧｅｎｅｔｉｃ
Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＧＡ）进行模块划分的聚类求解。ＧＧＡ
的求解流程如图 ２所示，包括基因编码，交叉、变
异、遗传等操作，与常规遗传算法不同的是，ＧＧＡ

图 ２　ＧＧＡ求解流程

Ｆｉｇ．２　ＳｏｌｖｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒＧＧＡ

以组为单位进行上述操作。根据遗传算法的求解

结果，将不同的组件聚类为模块。

２．２　控制器和软件模块设计
控制器模块划分的粒度与机械结构保持一

致，根据机械结构与控制器之间的接口可以完成

控制器的模块划分。为了实现控制系统的重构功

能，采用具有标准接口的分布式现场总线控制系

统结构。控制器模块均作为独立的网络节点，通

过标准化的网络接口连接到现场总线实现控制

网络。

缠绕机的控制器主要分为：基于模拟信号的

控制器和基于总线通信的控制器，针对 ２类控制
器，分别设计标准化的与主控制器之间的接口，以

便在完成机械结构重构以后实现控制系统的快速

重构。

对于模拟量输入输出、数字量输入输出类型

的传感器和驱动器，其接口设计如图３所示，包括
通信接口、电源接口、信号输入／输出接口和调试
接口，通信接口用于向现场总线发送和接收传感

器信号和控制指令，用于接收传感器信号时，微处

理器采集传感器的信号，根据配置文件将传感器

信号转换为物理信号，通过通信接口上传到控制

软件；用于控制驱动信号时，微处理器接收现场总

线的控制指令，并根据配置文件转换为相应的驱

动信号驱动电机运行。

用于协议转换的控制器接口设计如图 ４所
示，控制器的主要功能是将现场总线的控制指

令转换为电机驱动器的控制指令，通过协议转

换电路实现通信端口的电平转换和控制指令

编码。

根据控制器的硬件组成和工艺参数要求，缠

绕机的软件模块主要包括：通信管理模块、温度控

制模块、张力控制模块和运行状态检测模块。根

据不同的控制算法和输入输出条件分别设计不同

功能的软件模块。

图 ３　模拟量／数字量控制器接口设计

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｔｅｒｆａｃｅｄｅｓｉｇｎｆｏｒａｎａｌｏｇ／ｄｉｇｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

９４７
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图 ４　通信协议转换控制器接口设计

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｔｅｒｆａｃｅｄｅｓｉｇｎｆｏｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｔｏｃｏｌｓｃｏｎｖｅｒｔｅｒ

３　模块配置

３．１　机械系统模块配置
工艺参数调节系统的性能矢量为

Ｐ＝（Ｐ１，Ｐ２，…，Ｐｒ，…，ＰＲ）
Ｔ

采用层次分析法，其权重为

ＷＰ ＝（ｗＰ１，ｗＰ２，…，ｗＰＲ）
Ｔ

模块实例和产品每一项性能的相关度矩阵

Ｍｐ可以表示为

Ｍｐ＝

τ１１，１ τ１１，２ … τ１１，ｋ … τ１１，Ｒ
τ１２，１ τ１２，２ … τ１２，ｋ … τ１２，Ｒ
   

τｉｊ，１ τｉｊ，２ … τｉｊ，ｋ … τｉｊ，Ｒ
   

τＭＮＭ，１ τＭＮＭ，２ … τＭＮＭ，ｋ … τＭＮＭ，



















Ｒ

（１１）

式中：τｉｊ，ｋ为第 ｉ个模块的第 ｊ个实例与第 ｋ项性
能的相关度。

客户对于所定制的产品需求矢量为

Ｃｒ＝（Ｃ１，Ｃ２，…，Ｃｑ，…，ＣＱ）
Ｔ

采用层次分析法，其权重为

ＷＣ＝（ｗＣ１，ｗＣ２，…，ｗＣＱ）
Ｔ

产品需求和系统性能的相关度矩阵 ＭＣ可以

表示为

ＭＣ＝

γ１１ γ１２ … γ１ｊ … γ１Ｑ
γ２１ γ２２ … γ２ｊ … γ２Ｑ
   

γｉ１ γｉ２ … γｉｊ … γｉＱ
   

γＲ１ γＲ２ … γＲｊ … γ



















ＲＱ

（１２）

式中：γｉｊ为第 ｉ项系统性能和第 ｊ项产品需求之间
的相关度。

根据相关度矩阵和权重值，针对需求矢量 Ｃｒ
的系统性能为

Ｆ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎｉ

ｊ＝
{

１
σｉｊ∑

Ｒ

ｋ＝
[

１
τｉｊ，ｋｗＰｋ∑

Ｑ

ｍ＝１
（γｋｍｗＣｍ ] }） （１３）

式中：Ｆ为系统性能的值，值越大表示系统的性能
越好；σｉｊ为二元决策变量，表示模块实例在配置
产品的存在性，σｉｊ＝１表示第 ｉ个模块的第 ｊ个实
例被配置在产品中，σｉｊ＝０表示第 ｉ个模块的
第 ｊ个实例不被配置在产品中。

除了产品性能以外，生产成本是缠绕机系统

设计过程中的另外一个考虑因素。第 ｉ个模块中
第 ｊ个实例的成本为
Ｃｉｊ＝ＣＭ ＋ＣＥ ＋ＣｒＣＲ （１４）
式中：ＣＭ为生产过程中的材料成本；ＣＥ为生产过
程中的维护成本，包括轴承、电机、传感器等在高

温环境中工作的维护成本；ＣＲ为设备维护清洗时
间；Ｃｒ为单位时间的人工成本。

由此可以得到产品配置的生产成本为

Ｃ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎｉ

ｊ＝１
（σｉｊＣｉｊ）＋Ｃ (ａ ∑Ｍ

ｉ＝１
∑
Ｎｉ

ｊ＝１
σｉｊ－ )１ （１５）

式中：Ｃａ为模块的装配重组成本。由此，可以得
到模块化产品配置的目标函数为

ｍａｘ　Ｆ
ｍｉｎ　{ Ｃ
约束条件为

∑
ＭＣＯ

ｉ＝１
σｉｊ＝ＭＣＯ

∑
Ｍｉ

ｊ＝１
σｉｊ＝１

∑
ＭＯ

ｉ＝１
σｉｊ＝ＭＯ

∑
Ｍｋ

ｊ＝１
σｋｊ≤１

Ｃ≤ Ｃ



















ｍａｘ

（１６）

式中：ＭＣＯ为核心模块的数量，每个核心模块必须
选择一个实例；Ｍｉ为第 ｉ个模块的实例数量；ＭＯ
为可选模块的数量，每个可选模块最多选择一个

实例；Ｍｋ为第 ｋ个模块的实例数量；Ｃｍａｘ为客户所

０５７
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能接受的最大生产成本。

为了解决模块配置中的多目标优化问题，采

用基于快速分类的非支配遗传算法 （ＮＳＧＡ
Ⅱ）［１９］搜索 Ｐａｒｅｔｏ前沿。适应度的值由非支配排
序级别确定，该排序级别使用快速非支配排序机制

和不需要外部参数的拥挤距离以避免对于目标的

偏好，并且使用精英策略以防止优秀个体的丢失。

３．２　控制系统模块配置
根据机械结构的模块配置，根据机电接口可

以确定控制器的重构形式，并通过现场总线重构

组成新的控制网络。控制系统需要根据所连接的

网络节点，进行控制模式识别和软件重构。控制

系统的模块化配置方法如图５所示。控制器作为
独立的网络节点通过网络接口连接到上行总线和

下行总线，并通过网络控制器与控制软件交换数

据，控制模块具有唯一的 ＩＤ标识。控制软件首先
通过 ＩＤ标识扫描控制模块的连接状态，根据预先
定义的控制模式数据库和控制模块的特征进行控

制模式分类。首先根据控制特征搜索数据库中的

相同项，如果数据库中不存在相同项，采用 ｋ近邻
（ｋＮＮ）方法进行控制模式分类。控制软件解析控
制模式脚本，采用基于 ＣＯＭ组件的重构方法对控
制器之间的连接关系和数据交换进行动态重构，

进而进行软件重构生成软件控制系统。最后通过

白盒测试和黑盒测试对控制系统功能的完整性和

组件状态转移关系的正确性进行验证，通过测试

后形成功能完整的工艺参数调节系统的控制系统

重构。

图 ５　控制系统的模块化配置方法

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｕｌａｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

３．２．１　控制模式设计

在缠绕机工艺参数调节系统中，工艺流程和

传感／驱动组件的不同，导致其控制模式各不相
同，应根据控制器的重构形式和连接数量，确定其

控制模式。有限状态机通过节点和事件描述离散

事件之间的连接关系，可以用来标识控制器之间

的执行状态，即控制模式。湿法缠绕的控制模式

如图６所示。
图 ６　湿法缠绕控制模式

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｔｒｏｌｐａｔｔｅｒｎｆｏｒｗｅｔｗｉｎｄｉｎｇ

１５７
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３．２．２　控制模式分类方法
采用 ｋＮＮ方法根据控制器的连接状态进行

控制模式分类。由 ｎ个特征组成的向量 Ｐｉ＝
（ｐｉ１，ｐｉ２，…，ｐｉｎ）表示一种控制模式，控制模式的
训练样本集合为 Ｑ＝｛（Ｐｉ，Ｌｉ），ｉ＝１，２，…，Ｋ｝，其
中 Ｋ为控制模式的样本数量，Ｌｉ为控制模式类型
标签，ｉ＝１，２，…，Ｍ，Ｍ为控制模式类型的数量。
为了进一步提高 ｋＮＮ方法的准确度，采用加权
ｋＮＮ方法在基本 ｋＮＮ方法的基础上对 ｋ个类型
标签进行相似度计算，其具体的计算流程为：

１）Ｐｘ为待分类的控制模式的向量，Ｌｘ为控
制模式的标签。首先计算训练样本集合 Ｑ中的
向量与 Ｐｘ之间的距离

ｄｘｉ [＝ ∑ｎ
ｍ＝１
（ｐｉｍ －ｐｘｍ） ]２

１／２

（１７）

　　将距离排序，取距离最近的 ｋ＋１个近邻样
本，近邻样本的集合为 Ｑ′＝｛（Ｐ′ｉ，Ｌ′ｉ），ｉ＝１，
２，…，ｋ＋１｝。

２）取集合 Ｑ′的最大样本距离，即第 ｋ＋１个
样本与 Ｐｘ的距离将前 ｋ个样本距离进行归一化
处理。

Ｄｘｉ
[

＝
∑
ｎ

ｍ＝１
（ｐ′ｉｍ －ｐｘｍ） ]２

１／

[

２

∑
ｎ

ｍ＝１
（ｐ′（ｋ＋１）ｍ －ｐｘｍ） ]２

１／２ （１８）

３）引入高斯核函数，将归一化的 Ｐｘ与 ｋ个
近邻样本的距离转化为样本之间的相似概率 ｐｘｉ

ｐｘｉ＝
１
２槡π
ｅ－

Ｄｘｉ
２ （１９）

４）根据近邻样本的相似概率，求出 Ｐｘ为控
制模式 Ｌｉ的概率为

ｐＬｉ＝
１

∑
ｋ

ｍ＝１
ｐｘｉ

ｐｘｉσ （２０）

式中：σ为二值函数

σ＝
１　 Ｌ′ｉ ＝Ｌｉ
０ Ｌ′ｉ≠ Ｌ

{
ｉ

（２１）

根据式（２０）求出 Ｐｘ为控制模式为 Ｌｉ的概
率，取概率的最大值即 Ｐｘ的控制模式，
Ｌｘ＝ａｒｇｍａｘ（ｐＬｉ） （２２）

３．２．３　加权 ｋＮＮ方法准确率分析
根据已知的控制特征和控制模式生成训练样

本集合 Ｑ，Ｑ中共包含１５６９个训练样本，在ＭＡＴ
ＬＡＢ中进行分类准确性分析。针对控制特征向
量 Ｐｘ，首先在 Ｑ中检索相同样本，保证 ＰｘＱ时
准确率达到１００％，如果不存在，则采用加权 ｋＮＮ

方法进行分类。在 １５６９个训练样本中分别随机
挑选１００和２００个样本作为测试样本，测试不同ｋ
取值下加权 ｋＮＮ方法的准确率，测试结果如表 １
所示。

从表１可以看出，加权 ｋＮＮ方法的准确率较
高，且对样本数量和 ｋ值具有较好的鲁棒性。然
而由于加权 ｋＮＮ分类方法仍然存在一定的错误
率，因此，在完成控制系统和软件重构后，应通过

一定的测试用例测试控制模式的分类准确性。

表 １　不同测试样本数量和 ｋ值的加权 ｋＮＮ方法准确率

Ｔａｂｌｅ１　ＷｏｉｇｈｔｅｄｋＮＮｍｅｔｈｏｄａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｔｅｓｔｓａｍｐｌｅｓｉｚｅｓａｎｄｖａｌｕｅｓｏｆｋ

样本数量
加权 ｋＮＮ方法准确率／％

ｋ＝５ ｋ＝７ ｋ＝９

１００ ９４ ９１．３ ９３．３

２００ ９２．７ ９２．３ ９１．５

３．２．４　软件重构方法
控制软件解析控制模式脚本，根据模块之间

的状态转移顺序动态调用不同的软件模块。软件

重构模型如图 ７所示，先将软件功能进行模块化
设计，减小模块之间的耦合和数据交换，并将软件

模块设计为 ＣＯＭ组件，定义组件接口。ＣＯＭ组
件作为客户组件，软件控制系统的主控模块作为

服务器对客户组件进行管理，根据控制模式的不

同，服务器进行客户组件的添加、删除和通信等操

作，从而实现操作模式的动态构建。客户组件之

间的连接关系和执行顺序存储在控制模式脚本

中，服务器通过解析控制模式脚本对客户组件之

间的执行顺序进行控制。

ＣＯＭ组件的通信包括客户与服务器的通信
以及客户与客户之间的通信，通信模型如图８

图 ７　软件重构模型

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒｓｏｆｔｗａｒｅ
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图 ８　ＣＯＭ组件通信模型

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒＣＯＭｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

所示。ＣＯＭ服务器通过事件队列管理客户组件
的事件消息，通过软件数据总线管理数据的访问，

数据通过数据类型变量保存在数据总线上。根据

数据传递方向的不同，客户组件与服务器之间的

通信方式分为：服务器调用客户组件并将参数传

递给客户组件；客户组件将运算结果等数据发送

至服务器以供其他组件调用。服务器调用客户

时，通过客户组件提供的访问接口调用相应的方

法，客户组件从数据总线读取相关的数据；客户组

件运算完成后，将运算结果发送至数据总线，同时

生成事件消息通知服务器。

客户组件之间的通信通过事件槽技术实现，

而不采用组件之间直接通信的方式，以减小组件

之间的耦合，便于控制软件的重构。当组件 １需
要读取组件２的数据时，组件 １向服务器发送请
求数据读取事件，服务器接收到该事件以后从组

件２读取数据，并存储至数据总线，然后服务器将
数据写入组件１。

４　案例分析

根据本文所提出的模块划分和模块配置方

法，针对不同的产品需求（天线支撑杆、预浸料、

筒形壳体）进行案例分析研究。首先采用模块划

分方法将组件聚类为具有标准接口的模块，并设

计不同功能的模块实例；然后根据产品需求的变

化进行模块选择，完成机械结构和控制系统的功

能重构。

４．１　模块划分
根据第 ２节所提出的模块划分方法，采用

ＭＡＴＬＡＢ软件设计优化算法。根据首先缠绕机
由多辊系组成的特点，将缠绕机以辊轮为基本单

位分为３０个独立的组件，建立组件的综合关联矩
阵 Ｙ；然后确定影响全寿命周期稳定性的模块驱
动力包括：运动可靠性和平稳性、技术提高和技术

革新，加工质量保证，快速服务和维修，纤维磨损，

组件寿命。确定组件和模块驱动力关联矩阵

Ｆｓ，并采用层次分析法求解模块驱动力的权重为

ω＝（０．２６９９，０．２０３１，０．０５１９，０．０７１６，０．３３３５，
０．０７００）。根据模块划分数学模型，采用 ＧＧＡ进
行组件参数，ＧＧＡ的参数如下：初始种群大小为
２００，迭代次数为 １００，交叉概率为 ０．４，变异概率
为０．２，其中交换操作概率为 ０．５，分割和合并操
作概率为０．５，稳定性相关的模块驱动力矩阵的
权重值 ωｒ＝０．５，与功能和几何位置相关的关系
矩阵的权重值 ωｃ＝０．５，模块数量最小值 Ｋｍｉｎ＝３，
模块数量最大值 Ｋｍａｘ＝２７。采用 ＧＧＡ的适应度
函数值随迭代次数的变化结果如图９所示。

图 ９　ＧＧＡ优化结果

Ｆｉｇ．９　ＧＧＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

从图９可以看出，ＧＧＡ在迭代次数为２８时收
敛到目标函数的最大值，近似最优解的值为Ｚ＝
０．６２７２。根据 ＧＧＡ的优化结果，最终聚类得到７
个模块：放卷模块、单束张力测量模块、浸胶模块、

含胶量调整模块、集束张力调整模块、速度和集束

张力测量模块、丝嘴集束模块。对每一个模块设

计不同的功能实例，放卷模块根据放卷力矩施加

方式和是否改变纤维传动方向设计 ６个实例；单
束张力测量模块根据不同响应速度设计 ２个实
例；浸胶模块根据浸胶工艺的不同设计３个实例；
含胶量调整模块根据含胶量调节方式设计２个实
例；集束张力调整模块根据张力施加大小设计 ６
个实例；速度和集束张力测量模块根据测量形式

设计３个实例；丝嘴集束模块根据展纱功能设计
２个实例。实例之间的辊轮采用相同的安装
接口。

４．２　天线支撑杆缠绕的模块配置
采用多丝束高模量碳纤维进行双工位天线支

撑杆的同步缠绕，所定制的产品需求为：缠绕工艺

为热熔法，放卷辊数量为 １０，胶液类型为氰酸酯
树脂，碳纤维型号为 Ｍ５５Ｊ，缠绕线型为 ４５°螺
旋缠绕。

４．２．１　机械系统配置
工艺参数调节系统的性能要求包括：温度，纤

维磨损，参数控制精度，设备体积，维护性，纤维展

开宽度，运动的平稳性和稳定性，生产效率。通过

分析，可以得到每一个模块实例和产品性能的相

３５７
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关度矩阵 Ｍｐ、产品需求和系统性能的相关度矩阵

ＭＣ，并采用层次分析法分别得到产品需求的权重

值 ＷＣ和系统性能的权重值 ＷＰ。根据式（１４），可
以计算每一个模块实例的成本。根据模块配置数

学模型，采用 ＮＳＧＡⅡ进行多目标优化求解，优化
参数设置如下：初始种群大小为 ６０，迭代次数为
１００，交叉概率为 ０．６，变异概率为 ０．０２。成本和
性能的变化曲线如图１０所示。

从图１０可以看出，当迭代次数大于３０时，成
本和性能均收敛到稳定值，说明已经收敛到最优

边界。根据优化结果，得到各个模块实例的配置

方案，将实例之间进行组合得到模块实例的连接

关系如图 １１所示。力矩电机放卷装置和称重传
感器单束张力测量装置组成闭环反馈系统控制纤

维的张力保持稳定，并使 １０束纤维张力保持均
匀，然后１０束纤维经过浸胶模块完成浸胶过程，

图 １０　天线支撑杆缠绕的 ＮＳＧＡⅡ优化结果

Ｆｉｇ．１０　ＮＳＧＡⅡ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒ

ａｅｒｉａｌｓｔｕｄｄｌｅｗｉｎｄｉｎｇ

图 １１　天线支撑杆缠绕模块之间的拓扑关系

Ｆｉｇ．１１　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｍｏｄｕｌｅｓｆｏｒ

ａｅｒｉａｌｓｔｕｄｄｌｅｗｉｎｄｉｎｇ

浸胶辊在设定的温度下实现含胶量调整，磁粉离

合器为集束纤维增大张力，并将速度和集束张力

测量模块作为反馈装置控制１０束纤维的总张力，
最后通过丝嘴集束模块缠绕到芯模表面。

４．２．２　控制系统配置
根据机械系统的模块配置结果，将对应的控

制器连接到现场总线，控制系统检测控制器的连

接状态，根据控制特征采用加权 ｋＮＮ方法进行控
制模式分类。在缠绕机控制系统中，控制模式的

划分特征为：放卷形式，放卷数量，断纱检测，单束

张力测量，单束张力施加，磁粉离合器数量，浸胶

工艺，集束张力测量，速度传感器，温度控制。根

据缠绕机的工艺特点，控制模式库为：湿法速度跟

随，干法／半干法速度跟随，干法／半干法小张力控
制，干法／半干法速度跟随和张力控制，干法／半干
法多丝束张力分布式控制。分别采用有限状态机

模型描述这５种控制模式。控制系统根据控制器
的连接状态得到控制系统的控制特征，然后采用

加权 ｋＮＮ方法进行分类，最终得到的控制模式为
干法／半干法多丝束张力分布式控制模式，如
图１２所示。首先加载系统配置，完成控制器和数
据总线的初始化，然后进行辊轮的温度控制，并检

测温度是否异常，最后达到设定温度以后进行芯

模缠绕，系统运行过程中分别进行单束张力控制、

集束张力和速度控制，并检测温度、断纱和运行

状态。

图 １２　天线支撑杆缠绕的控制模式

Ｆｉｇ．１２　Ｃｏｎｔｒｏｌｐａｔｔｅｒｎｆｏｒａｅｒｉａｌｓｔｕｄｄｌｅｗｉｎｄｉｎｇ

４５７
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　第 ４期 徐小明，等：基于模块化的缠绕机设计方法

４．２．３　系统测试
控制软件根据所生成的控制模式解析 ＣＯＭ

组件之间的状态转移关系完成控制软件的重构。

然而由于加权 ｋＮＮ方法存在一定的错误率，因此
采用白盒测试和黑盒测试方法进行系统测试以保

证模块化系统重构后的质量和可靠性。

白盒测试方法在软件重构阶段的主要作用是

根据控制模式之间的状态转移关系，对控制系统

的所有路径进行测试。该测试方法需要保证各个

组件的所有执行路径全覆盖；并且针对逻辑判断

条件完成测试。采用白盒测试中的路径覆盖测试

方法遍历控制模式中的所有路径，根据系统的期

望输出结果和实际输出结果判断组件之间的状态

转移关系是否正确。

黑盒测试方法采用等价类方法验证系统的功

能完整性。工艺参数调节装置的功能包括：浸胶／
传导／胶槽等辊轮的加热功能，速度跟随功能，张
力控制功能，状态监测功能；系统的输入条件为：

温度设定值，速度设定值，张力设定值，断纱状态；

系统输出为：加热器功率，辊轮温度，辊轮转速，系

统张力，系统运行状态。采用等价类划分方法将

输入划分等价类，并生成等价类表，根据系统的期

望输出结果和实际输出结果比对判断控制系统的

功能是否完整。

４．２．４　结果分析
所提出的产品需求为 １０束高模量碳纤维使

用氰酸酯树脂进行小尺寸杆件缠绕，其工艺参数

要求温度控制精度高、含胶量均匀、１０束纤维张
力分布均匀。采用模块化方法生成的模块配置方

案中，高模量纤维易磨损，力矩电机放卷装置和称

重传感器单束张力测量装置组成闭环反馈系统施

加较小的传输张力，并控制每束张力保持稳定，从

而使１０束纤维之间的张力分布均匀。磁粉离合
器辊轮、速度和集束张力测量模块能够在浸胶前

施加较大的纤维张力并保持稳定。浸胶模块具有

含胶量调整装置和温控装置，可以实现纤维的含

胶量调整。浸胶模块、集束张力调整模块和丝嘴

集束模块均具备加热功能，可以满足氰酸酯树脂

的温度控制要求。控制软件重构生成的控制模式

实现系统温度控制、单束张力控制、速度和张力控

制，使温度和张力保持稳定。因此本文模块化缠

绕机设计方法能够根据产品的需求快速实现功能

重构，并满足缠绕制品的工艺参数要求。

４．３　预浸料缠绕的模块配置
湿法缠绕生产预浸料的工艺过程简单，生产

效率高，所定制的预浸料产品需求为：缠绕工艺为

湿法；放卷辊数量为 ２；胶液类型为环氧树脂；碳
纤维型号为 Ｔ８００；缠绕线型为９０°缠绕，缠绕模具
为圆筒，直径为１８００ｍｍ。

在模块化配置方法中，模块实例和产品性能

的相关度矩阵 Ｍｐ和模块实例的成本均保持不

变。根据预浸料的需求计算产品需求和系统性能

的相关度矩阵 ＭＣ，并采用层次分析法分别得到

产品需求的权重值 ＷＣ和系统性能的权重值 ＷＰ。

在湿法缠绕工艺中，ＷＣ ＝（０．２８４５，０．１３２４，
０．１０５３，０．１６９８，０．３０８０），ＷＰ＝（０．０２１０，０．０７９８，
０．０５６１，０．１０７３，０．２１６７，０．１９７４，０．０９５４，
０．２２６３），采用 ＮＳＧＡⅡ进行多目标优化求解得
到性能和成本的变化曲线如图１３所示。

从图１３可以看出，当迭代次数大于３７时，成
本和性能均收敛到稳定值。根据优化的模块实例

的配置方案，将实例之间进行组合得到模块实例

的连接关系如图 １４所示，２束碳纤维通过摩擦带
放卷装置施加一定的纤维张力，通过浸胶装置实

现树脂和纤维的混合，然后通过含胶量调整装置

和展纱装置调节展纱宽度后缠绕到芯模表面。

根据机械结构的模块化配置结果将控制器连

接到现场总线，根据控制特征采用 ｋＮＮ方法得到
的控制模式为：湿法速度跟随。如图６所示，控制
软件根据所生成的控制模式解析 ＣＯＭ组件之间
的状态转移关系完成控制软件的重构。湿法缠

绕时 控制系统的主要功能为控制浸胶辊的速

图 １３　湿法缠绕的 ＮＳＧＡⅡ优化结果

Ｆｉｇ．１３　ＮＳＧＡⅡ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｗｅｔｗｉｎｄｉｎｇ

图 １４　湿法缠绕模块之间的拓扑关系

Ｆｉｇ．１４　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｍｏｄｕｌｅｓ

ｆｏｒｗｅｔｗｉｎｄｉｎｇ

５５７
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度跟随芯模的缠绕速度。

４．４　筒形壳体缠绕的模块配置
筒形壳体采用高强度纤维和氰酸酯树脂在较

大的张力下进行缠绕成型，所定制的筒形壳体的

产品需求为：缠绕工艺为热熔法，放卷辊数量为

１，胶液类型为氰酸酯树脂，碳纤维型号为 Ｔ８００，
缠绕线型为３０°螺旋缠绕。在筒形壳体缠绕工艺
中，ＷＣ ＝（０．３９０８，０．１０２７，０．１９７２，０．２０４３，
０．１０５０），ＷＰ＝（０．１２７７，０．２３６１，０．２４６３，０．０５３５，
０．０６５１，０．０５８０，０．１５７０１，０．０５６４），采用 ＮＳＧＡⅡ
进行多目标优化求解得到性能和成本的变化曲线

如图１５所示。
从图 １５中可以看出，当迭代次数大于２２时，

成本和性能均收敛到稳定值。根据优化的模块实

例的配置方案，将实例之间进行组合得到模块实

例的连接关系如图 １６所示，放卷装置通过力矩
电机施加较小的张力以减小传送过程中的纤维磨

损，浸胶装置之前通过单束张力施加装置施加设

定的纤维张力，并通过调节浸胶辊的电机转速实

现速度跟随和张力控制，在丝嘴处对树脂进行加

热以保持黏度，最终缠绕到芯模表面。

根据机械结构的模块化配置结果将控制器连

接到现场总线，根据控制特征采用加权 ｋＮＮ方法
得到的控制模式为：干法／半干法速度跟随和张力
控制，如图 １７所示，控制软件根据所生成的控
制模式解析ＣＯＭ组件之间的状态转移关系完

图 １５　筒形壳体缠绕的 ＮＳＧＡⅡ优化结果

Ｆｉｇ．１５　ＮＳＧＡⅡ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒ

ｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｓｈｅｌｌｗｉｎｄｉｎｇ

图 １６　筒形壳体缠绕模块之间的拓扑关系

Ｆｉｇ．１６　Ｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｍｏｄｕｌｅｓ

ｆｏｒｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｓｈｅｌｌｗｉｎｄｉｎｇ

图 １７　筒形壳体缠绕的控制模式

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｎｔｒｏｌｐａｔｔｅｒｎｆｏｒｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｓｈｅｌｌｗｉｎｄｉｎｇ

成控制软件的重构。首先完成控制器和数据总线

的初始化；然后进行辊轮的温度控制，并检测温度

是否异常，达到设定温度以后，根据设定的张力值

控制放卷力矩电机和磁粉离合器的转矩施加纤维

张力；最后调节浸胶辊的转速跟随芯模的缠绕速

度并调整传送张力使之保持稳定，在运行过程中

检测断纱、温度系统的运行是否正常。

通过对天线支撑杆、预浸料、筒形壳体缠绕的

模块划分和模块配置方法的分析中可以看出，本

文模块化设计方法能够根据不同的产品需求进行

不同功能模块实例的最优配置，并实现机械结构、

控制器和控制软件的功能重构，使缠绕机能够满

足不同的缠绕工艺要求，拓展了缠绕机的功能多

样性。

５　结　论

本文提出缠绕机机械结构、控制器和控制软

件的模块化设计方法，得出：

１）通过定义组件之间的关联矩阵，采用
ＧＧＡ和 ＮＳＧＡⅡ能够有效实现模块划分和模块
重新配置。

２）基于现场总线的开放式控制系统结构可
以实现控制器的快速重构，基于 ＣＯＭ组件技术、
有限状态机可以实现软件的动态重构。

３）采用模块化设计方法可以快速响应客户
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需求的变化，满足不同的缠绕工艺要求，实现缠绕

机功能的快速重构。
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行星三体引力摄动对卫星探测器大气制动的影响

江玲，王悦，徐世杰

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：考虑行星引力在其卫星探测器大气制动过程中的显著摄动，建立了基于 Ｍｉ
ｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ参数的平均轨道动力学模型并对土卫六探测器进行仿真。首先，将轨道参数转换为
无奇异的 Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ参数，考虑探测卫星的大气阻力、扁率摄动以及行星引力摄动，建立了
半解析轨道方程。其次，以土卫六探测器为对象，选择不同的土星初始方位角进行有大气和无

大气情况下的数值仿真，并进行比较分析。结果表明，土星初始方位角的选择会引起土卫六大

气制动轨道偏心率和近拱点高度在不同范围内震荡，极大地影响大气制动效果。

关　键　词：大气制动；三体引力摄动；Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ参数；平均轨道要素；半解析轨道
运动方程

中图分类号：Ｖ４１２．４＋．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７５９０６

　　大气制动是一种气动力辅助的航天器变轨方
式

［１］
。将转移轨道的近拱点置于环绕天体的大

气内，利用大气阻力降低航天器的轨道速度，通过

多次穿越大气，使轨道远拱点高度逐步降低至目

标高度，此时在远拱点执行脉冲变轨，即可实现环

绕目标天体的任务轨道。这个过程所消耗的推进

剂质量远小于直接变轨消耗的推进剂，可以大量

节省深空探测器宝贵的燃料，从而延长寿命周期。

到目前为止，已经有 ３次火星探测任务成功使用
了大气制动技术。２０１６年欧洲太空局发射的
ＥｘｏＭａｒｓ任务的火星微量气体轨道器（ＴＧＯ）目前
正在实施大气制动。应用结果表明大气制动技术

对于深空探测任务的价值极大
［２］
。在未来也是

深空探测技术的重点组成部分。

近年来，随着航天技术的发展，大气制动在轨

道建模、优化和控制等问题的研究越来越深入。

大量的研究集中在大气层内飞行轨迹的优化和制

导方面，如在满足热流的条件下使得探测器消耗

的燃料最少
［３４］
，为防止热流过大对近拱点高度

进行控制
［５］
，在气动参数变化的情况下能跟踪设

计轨迹等
［６７］
。还有一部分研究涉及到轨道建

模，如近拱点选择对大气制动过程的影响
［８］
，大

气制动期间的气动模拟方法
［９１０］
，时间消耗与探

测器、轨道参数的关系
［１１］
，以及旋转和静止大气

环境下的轨道特性
［１２］
等。但都没有涉及到气动

力辅助变轨期间三体引力的影响。

众所周知，太阳系中最有科学价值的天体是

木卫二、土卫六和土卫二，而土卫六是太阳系中唯

一拥有浓密大气层的卫星，同地球一样富含氮气，

成为当前国际深空探测的热点之一
［１３］
。“卡西

尼惠更斯”计划的顺利进行更推动了对土卫六的
探测活动。土卫六具有稠密的大气，在未来探测

任务中可以在其附近实施大气制动以节约变轨的

燃料消耗。

在过去火星等天体的大气制动轨道研究中，

三体引力摄动比较微弱，或摄动引起的偏心率／近

lenovo
全文下载
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拱点震荡周期与大气制动的时间相比很长，三体

摄动基本被忽略。然而，土卫六附近的探测器轨

道受到土星周期为８ｄ（土卫六轨道周期的一半）
的显著三体引力摄动

［１４］
，引起偏心率／近拱点的

大幅震荡，会对探测器所处环境的大气密度产生

显著影响，可能会加速大气制动的过程，也可能导

致大气制动失败或探测器坠毁。因此，有必要对

土星三体引力摄动对土卫六附近大气制动的影响

进行详细研究。

本文采用基于 Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ参数的半解析轨
道方程来研究探测器在环绕土卫六大气制动过程

中土星三体引力摄动的影响。首先，考虑扁率摄

动、三体引力摄动以及大气阻力，基于无奇异的

Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ参数建立了半解析轨道模型。然后，
通过数值计算分析土星初始方位角选择对土卫六

大气制动轨道运动的影响，为地外天体大气制动

变轨方案提供参考。

１　轨道动力学模型及分析

１．１　轨道动力学建模
对于大气制动的轨道来说，大气阻力与三体

引力摄动均为长期影响，适用于平均轨道要素建

模。将长周期和短周期摄动隔离开，就得到摄动

影响和轨道变化的直接关系。而 Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ轨
道要素具有简洁的向量形式和对物理关系的显式

表达，没有奇异，有利于摄动影响的讨论
［１５］
。

大气制动过程中，探测器围绕卫星运行，将反

复穿越卫星的大气层，同时卫星绕行星运动。卫

星、探测器和行星的几何关系示意图如图１所示，
ｐ为卫星自转轴方向矢量，Ｈ为探测器轨道角动

图 １　大气制动过程中卫星、探测器和行星的

几何关系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｇｅｏｍｅｔｒｉｃｒｅｌａｔｉｏｎａｍｏｎｇｍｏｏｎ，

ｅｘｐｌｏｒｅｒａｎｄｐｌａｎｅｔｄｕｒｉｎｇａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇ

量矢量，ｅ为探测器轨道偏心率矢量，ｄＳ为行星相
对于卫星的位置矢量，θ为行星相对于轨道拱线
的方位角，ｒ和 ｖ分别为探测器的位置和速度
向量。

将角动量Ｈ和偏心率矢量ｅ写成位置ｒ和速
度 ｖ运算的形式
Ｈ＝ｒ×ｖ （１）

ｅ＝１
μ
ｖ×ｒ×ｖ－ｒ

ｒ
（２）

式中：μ为卫星的引力常数；ｒ为探测器距卫星的
距离。

对Ｈ和ｅ建立高斯方程，并且将其平均化，有［１５］

珚Ｈ
·

＝１
２π∫０

２π

Ｈ
·

ｄＭ＝１
２π∫０

２π

ｒ×ａｐｄＭ （３）

ｅ
·

＝１
２π∫０

２π

ｅ
·

ｄＭ ＝

　　 １
２π∫０

２π １
μ
［ｖ×（ｒ×ａｐ）－Ｈ×ａｐ］ｄＭ （４）

式中：Ｍ为平近点角；ａｐ＝ａＪ２＋ａＳ＋ａａｔｍ为摄动力，
包括扁率摄动力 ａＪ２、行星三体引力摄动力 ａＳ和

大气阻力 ａａｔｍ，定义分别为
［１５１６］

ａＪ２＝
３μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ｒ４
｛［１－５（^ｒ^ｐ）２］^ｒ＋２（^ｒ^ｐ）^ｐ｝ （５）

ａＳ＝－μ [Ｓ ｒ－ｄＳ
ｒ－ｄＳ

＋
ｄＳ
ｄＳ ]３ （６）

ａａｔｍ＝－
１
２ρδｖ－ｖａｔｍ

（ｖ－ｖａｔｍ） （７）

ρ＝ρｐ０ｅｘｐ －
ｒ－ｒｐ０
Ｈ( )
ａｔｍ

（８）

式中：Ｊ２为卫星扁率；ＲＥ为卫星平均半径；^ｒ和 ｐ^
分别为位置和卫星自转轴单位向量；μＳ为行星引
力常数；ρ为大气密度，此处采用指数模型；δ＝
ＳＣＤ／ｍ为探测器的弹道系数，Ｓ、ＣＤ、ｍ分别为探
测器的有效面积、气动系数和质量；ｖａｔｍ为大气速
度矢量；ρｐ０为 ｒｐ０处的大气密度；Ｈａｔｍ为大气标高。

将式（５）～式（８）代入式（３）和式（４）经过运
算化简后可得到与文献［１５］类似的结果：
Ｈ＝ＨＪ２＋ＨＳ＋Ｈａｔｍ ＝

　　
３ａ２μＳ
２ｄＳ

３［５（ｄ^Ｓｅ）ｅ×ｄ^Ｓ－（ｄ^Ｓｈ）ｈ×ｄ^Ｓ］－

　　 １
２δ

μ（１－ｅ２）
２ａπ槡 ｚ ρｐ０ｅｘｐ

ｒｐ０－ｒｐ
Ｈ( )
ａｔｍ

（１＋

　　Ｋ１）Ｈ－
３μＪ２Ｒ

２
Ｅ

２ａ３ ｈ５
（^ｐｈ）^ｐ×ｈ （９）

ｅ＝ｅＪ２＋ｅＳ＋ｅａｔｍ ＝
３μＳ

２ｎｄＳ
３［５（ｄ^Ｓｅ）ｈ×

０６７
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　　 ｄ^Ｓ－（ｄ^Ｓｈ）ｅ×ｄ^Ｓ－２ｈ×ｅ］－

　　
３ｎＪ２Ｒ

２
Ｅ

４ａ２ ｈ { [５
１－ ５

ｈ２（^ｐｈ） ]２ ｈ×ｅ＋
　　２（^ｐ·ｈ）^ｐ× }ｅ －δ１＋ｅ

ａ２π槡 ｚ
ρｐ０·

　　ｅｘｐｒｐ０－ｒｐ
Ｈ( )
ａｔｍ

（１＋Ｋ２）Ｈｅ^ （１０）

式中：ｄ^Ｓ和 ｅ^分别为 ｄＳ和 ｅ的单位向量，ｅ＝ｅｅ^，

ｅ为偏心率；ｈ＝Ｈ／μ槡ａ，ａ为轨道半长轴；ｚ＝ａｅ／

Ｈａｔｍ；Ｋ１＝
１＋３ｅ２

８ｚ（１－ｅ２）
；ｎ＝ μ／ａ槡

３
为轨道运动的平均

角速度；Ｋ２＝
３ｅ２－４ｅ－３
８ｚ（１－ｅ２）

。

１．２　摄动力影响分析
考虑式（９）、式（１０）等号右边第 １项 ＨＪ２和

ｅ·Ｊ２，均与 ｅ垂直，因此扁率只会影响轨道平面和
半长轴进动，而不影响轨道大小变化。

同样地，考虑式（９）、式（１０）等号右边第 ３项
Ｈａｔｍ和ｅ

·

ａｔｍ，大气阻力只会引起半长轴和偏心率的

减小，而不影响轨道平面方向变化。

而行星三体引力摄动的分析就比较复杂。由

ｅ·Ｓ可以看到偏心率变化的大小和符号由土星相
对于椭圆轨道拱线的方位角 θ＝〈ｄＳ，ｅ〉（见图 １）
决定。以土星为例，该依赖关系可近似由正弦曲

线描述，如图２所示。
土星的运动导致其相对于轨道拱线的方位角

不断增大，从而导致椭圆轨道的偏心率发生震荡。

由图 ２可知，该震荡的周期为土卫六轨道周期的
一半，且震荡的初始相位由土星的初始方位角决

定：若土星初始方位角为 ０°，则初始偏心率为震
荡的最高点；而若土星初始方位角为 ９０°，则初始
偏心率为震荡的最低点。

因此土星三体引力摄动会引起轨道偏心率

的震荡，从而使轨道的近拱点抬高或者降低。对

图 ２　偏心率变化率与土星相对于轨道拱线的

方位角近似关系

Ｆｉｇ．２　Ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈｒｅｓｐｅｃｔ

ｔｏａｚｉｍｕｔｈｂｅｔｗｅｅｎＳａｔｕｒｎａｎｄａｐｓｅｌｉｎｅ

于有大气的天体来说，这影响着轨道的寿命。而

对于大气制动过程来说，近拱点的抬高或降低意

味着探测器穿越大气层时利用大气制动效果的减

弱或者加强。

２　数值仿真及分析

按照轨道模型式（９）、式（１０），本文给出一组
不同初始方位角情况下的土卫六探测器大气制动

轨道数值仿真，并分析土星三体引力摄动对大气

制动过程的影响。大气制动可以节省的燃料消耗

主要与轨道的初始和结束状态相对目标轨道的关

系有关，不在本文的讨论范围，因此在仿真中并未

考虑。仿真参数如表 １所示，其中大气密度参数
根据文献［１７］数据拟合得到。

表１中轨道根数与 Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ参数的转换
关系可参见文献［１５］。仿真时长为２００ｄ，仿真步
长为 １０ｓ，并设置偏心率和近拱点高度阈值分别
为０．００８和１００ｋｍ，如果偏心率或轨道近拱点高
度达到此值，中断仿真。

下面暂不考虑大气阻力，给出不同土星初始

方位角时的轨道运动如图３所示。
从图３可以发现，不同的土星初始方位角将

导致明显不同的偏心率运动范围和近拱点高度运

动范围。当土星初始方位角从 ３０°增加到 ５０°时，
近拱点高度震荡中心明显变小。这意味着如果在

有大气的情况下，初始方位角为 ５０°的轨道将在
穿越大气过程中经历更高的大气密度，减速效果

更强烈。

表 １　仿真参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参　数 数　值

土卫六引力系数／（ｋｍ３·ｓ－２） ２．２１８７×１０１０

土卫六平均半径／ｋｍ ２５７５．５

扁率 ５．０４４６×１０－６

土星引力系数／（ｋｍ３·ｓ－２） ３．７９２０９８×１０７

土卫六距土星距离／ｋｍ １．２２１８７×１０６

土卫六偏心率 ０

黄赤交角／（°） ０

探测器面值比／（ｍ２·ｋｇ－１） ０．０１

初始近拱点高度／ｋｍ ２０００

初始近拱点处大气密度／（ｋｇ·ｋｍ－３） ３．１６２２７８×１０－８

标高／ｋｍ ５７．９０６

探测器阻力系数 ２．２

初始远拱点高度／ｋｍ ２００００

初始轨道倾角／（°） ２０

初始升交点赤经／（°） ０

近拱点幅角／（°） ０

１６７
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　　考虑大气阻力后，不同土星初始方位角情况
下的轨道运动如图４所示。

从图４可以发现，在三体引力摄动和大气阻
力的双重作用下，不同土星初始方位角的轨道偏

心率运动和近拱点高度运动范围和趋势明显不

同。图４（ａ）表明在土星初始方位角为 ５０°时，轨
道偏心率很快达到了结束阈值，而 ３０°情况下时
大气阻力作用并不明显。从图 ４（ｂ）可以看出土
星初始方位角为 ５０°时近拱点高度震荡谷值最
低，气动作用最明显，同时近拱点高度震荡的峰值

也降低，这是由于气动阻力的作用，轨道半长轴也

在减小，相应地近拱点也会降低。图４（ｃ）显示随
着时间的变化，大气制动作用越来越快。考虑大

气制动最关注的指标热流率Ｑ
·

＝０．５ρｖ３，此处 ｖ为
探测器速度大小，结合表２可以看到，土星初始方
位角为５０°的情况下，虽然大气制动经历的时间
最短，但是热流率远高于其他情况，这将指导大气

制动过程初始方位的选择。同时可以看到，远

拱点和近拱点高度的波动状态，与之前在二体运

图 ３　不考虑大气阻力，土星初始方位角分别为

３０°、４０°、５０°时轨道偏心率、近拱点高度曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙａｎｄｐｅｒｉａｐｓｉｓｈｅｉｇｈｔｗｉｔｈ

ｉｎｉｔｉａｌａｚｉｍｕｔｈｏｆＳａｔｕｒｎｃｈｏｉｃｅｓｏｆ３０°，４０°ａｎｄ５０°，ｗｈｅｎ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇｉｓｅｘｃｌｕｄｅｄ

图 ４　土星初始方位角分别为 ３０°、４０°、５０°时大气制动

过程中轨道偏心率、近拱点高度和远拱点高度曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙ，ｐｅｒｉａｐｓｉｓｈｅｉｇｈｔａｎｄａｐｏａｐｓｉｓ

ｈｅｉｇｈｔｗｉｔｈｉｎｉｔｉａｌａｚｉｍｕｔｈｏｆＳａｔｕｒｎｃｈｏｉｃｅｓｏｆ３０°，

４０°ａｎｄ５０°，ｄｕｒｉｎｇａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇ

表 ２　不同土星初始方位角下大气制动参数

Ｔａｂｌｅ２　Ａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌａｚｉｍｕｔｈｏｆＳａｔｕｒｎ

土星初始

方位角／（°）
仿真结束时的

半长轴／ｋｍ
最大热流率／
（Ｗ·ｍ－２）

大气制动

经历时间／ｄ

３０ １３５５９ ０．１３４５ ２００

４０ ７５９６．２ ３８．１９ ２００

５０ ２６９４．５ ３３３１．７ ２２．６６

２６７
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动假设下的大气制动过程中单调下降的趋势不

同，将影响大气制动退出条件以及燃料消耗。

在大气制动过程中，如果不考虑土星三体引力

摄动，相同的轨道初始条件，期间不加入远拱点机

动降低近拱点高度，大气制动过程将超过数十年。

３　结　论

通过轨道动力学建模和数值仿真讨论了土星

三体引力对土卫六大气制动过程的影响，仿真结

果表明：

１）土星的三体引力摄动对土卫六大气制动过
程的影响较大，会极大地影响大气制动过程。在土

卫六大气制动设计中不能忽略土星三体引力摄动。

２）三体引力摄动对大气制动的影响主要取决
于土星的初始方位角。初始方位角的不同导致椭

圆轨道的偏心率震荡范围的不同，从而引起近拱点

高度震荡范围的变化，导致不同的大气制动效果。

３）本文采用了 Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈ参数和平均轨道
要素的方法来计算大气制动过程，拓宽了大气制

动的仿真手段，为未来进一步开展地外天体气动

力辅助变轨技术的研究奠定了良好的基础。
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四届空间及运动体控制技术学术年会论文集．北京：中国自

动化学会空间及运动体控制专业委员会，２０１０：１２９１３４．

ＣＨＥＮＴ，ＸＵＳＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｍａｒｓｏｒｂｉｔａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ１４ｔｈＮａｔｉｏｎａｌＡｃａｄｅｍｉｃＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ

ｏｎＳｐａｃｅａｎｄＭｏｖｉｎｇｂｏｄｙＣｏｎｔｒｏｌＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｓｐａｃｅ

ａｎｄＭｏｖｉｎｇｂｏｄｙＣｏｎｔｒｏｌＣｏｍｍｉｔｔｅｅｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｓｓｏｃｉａｔｉｏｎｏｆ

Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１０：１２９１３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＫＵＭＡＲＭ，ＴＥＷＡＲＩＡ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙａｎｄａｔｔｉｔｕｄｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒ

ｍａｒｓａｅｒｏｃａｐｔｕｒｅａｎｄａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄ

Ｒｏｃｋｅｔｓ，２００６，４３（３）：５８５５９３．

［１０］张文普，韩波，张成义．大气制动期间探测器的气动特性和

轨道计算［Ｊ］．应用数学和力学，２０１０，３１（９）：１０１６１０２６．

ＺＨＡＮＧＷ Ｐ，ＨＡＮＢ，ＺＨＡＮＧＣＹ．Ｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ

ａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈ

ｅｍａｔｉｃｓａｎｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１０，３１（９）：１０１６１０２６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１１］周垂红，刘林．利用行星大气制动形成环绕型目标轨道的耗

时问题［Ｊ］．飞行器测控学报，２０１３，３２（５）：４３８４４３．

ＺＨＯＵＣＨ，ＬＩＵＬ．Ｔｉｍｅｎｅｅｄｅｄｔｏｕｓｅａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｔｏｉｎｓｅｒｔ

ｐｌａｎｅｔａｒｙｌｏｗｏｒｂｉｔｅｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｐａｃｅｃｒａｆｔＴＴ＆ＣＴｅｃｈｎｏｌ

ｏｇｙ，２０１３，３２（５）：４３８４４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］吕敬，张明明，龚胜平．旋转大气下火星探测器轨道捕获

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１３，３９（３）：３１５３１９．

ＬＶＪ，ＺＨＡＮＧＭＭ，ＧＯＮＧＳＰ．Ａｅｒｏｃａｐｔｕｒｅｐｅｒｉｏｄｕｎｄｅｒｒｏｔａ

ｔｉｎｇａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｆｏｒｍａｒｓｖｅｈｉｃｌｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９

（３）：３１５３１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］吴耀，姚伟，吕晓辰，等．一种用于土卫六探测的热机浮空器

性能分析［Ｊ］．宇航学报，２０１６，３７（２）：２２３２２８．

ＷＵＹ，ＹＡＯＷ，ＬＶＸＣ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｈｅａｔ

ｅｎｇｉｎｅａｅｒｏｂｏａｔｆｏｒｔｉｔａｎｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１６，３７（２）：２２３２２８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ ＶＡＮＨＯＯＬＳＴＴ，ＲＡＭＢＡＵＸＮ，ＫＡＲＡＴＥＫＩＮ?，ｅｔａｌ．Ｔｈｅ

ｅｆｆｅｃｔｏｆｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌａｎｄｐｒｅｓｓｕｒｅｔｏｒｑｕｅｓｏｎＴｉｔａｎ’ｓｌｅｎｇｔｈｏｆ

ｄａｙｖａｒｉａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＩＣＡＲＵＳ，２００９，２００（１）：２５６２６４．

［１５］ＷＡＮＧＹ，ＧＵＲＦＩＬＰ．Ｄｙｎａｍｉｃａｌｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｌｉｆｅｔｉｍｅａｎａｌｙｓｉｓ

ｏｆｇｅｏｓｔａｔｉｏｎａｒｙｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１６，

１２８：２６２２７６．

［１６］ ＲＯＳＥＮＧＲＥＮＡＪ，ＳＣＨＥＥＲＥＳＤＪ．Ｌｏｎｇｔｅｒｍ ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆ

ｈｉｇｈａｒｅａｔｏｍａｓｓｒａｔｉｏｏｂｊｅｃｔｓｉｎｈｉｇｈｅａｒｔｈｏｒｂｉｔ［Ｊ］．Ａｄｖａｎｃｅｓ

ｉｎＳｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１３，５２（８）：１５４５１５６０．

［１７］ＷＡＩＴＥＪＨ，ＢＥＬＬＪ，ＬＯＲＥＮＺＲ，ｅｔａｌ．Ａｍｏｄｅｌｏｆｖａｒｉａｂｉｌｉｔｙ

ｉｎＴｉｔａｎ’ｓａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＰｌａｎｅｔａｒｙａｎｄＳｐａｃｅＳｃｉ

ｅｎｃｅ，２０１３，８６：４５５６．

　作者简介：

　江玲　女，博士研究生。主要研究方向：航天器动力学与控制。

王悦　男，博士，副教授。主要研究方向：航天飞行动力学、深

空探测、空间碎片减缓。

徐世杰　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航天器

动力学与控制、鲁棒控制和深空探测。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐｌａｎｅｔ’ｓｔｈｉｒｄｂｏｄｙｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｏｎ
ａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｏｆｍｏｏｎ’ｓｅｘｐｌｏｒｅｒ
ＪＩＡＮＧＬｉｎｇ，ＷＡＮＧＹｕｅ，ＸＵＳｈｉｊｉｅ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎａｖｅｒａｇｅｄｏｒｂｉｔａｌｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｆｏｒａｎａｔｕｒａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄａｎｄａｎ
Ｔｉｔａｎｅｘｐｌｏｒｅｒｗａｓｓｉｍｕｌａｔｅｄｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｎｏｔａｂｌｅｐｌａｎｅｔ’ｓｔｈｉｒｄｂｏｄｙｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｄｕｒｉｎｇｔｈｅ
ｐｒｏｃｅｓｓ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｎｏｎｓｉｎｇｕｌａｒＭｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈｅｌｅｍｅｎｔｓｗｅｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅｏｒｂｉｔａｌｍｏｔｉｏｎ．Ａｓｅｍｉ
ａｎａｌｙｔｉｃａｌｏｒｂｉｔａｌｅｑｕａｔｉｏｎｗａｓｏｂｔａｉｎｅｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｍｏｏｎ’ｓａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇ，ｏｂｌａｔｅｎｅｓｓｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ，ａｎｄ
ｐｌａｎｅｔ’ｓｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔａｋｉｎｇＴｉｔａｎｅｘｐｌｏｒｅｒａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ
ｗｅｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｚｉｍｕｔｈｃｈｏｉｃｅｓｂｅｔｗｅｅｎＳａｔｕｒｎａｎｄａｐｓｅｌｉｎｅｗｈｅｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇｗａｓｅｘｃｌｕ
ｄｅｄａｎｄｉｎｃｌｕｄｅｄ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌａｚｉｍｕｔｈｏｆＳａｔｕｒｎｗｉｔｈｒｅｓｐｅｃｔｔｏｔｈｅａｐｓｉｄａｌｌｉｎｅ
ｗｏｕｌｄｃａｕｓｅｔｈａｔｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙａｎｄｐｅｒｉａｐｓｉｓｈｅｉｇｈｔｏｓｃｉｌｌａｔｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｖａｌｓ，ｗｈｉｃｈｗｉｌｌｕｌｔｉｍａｔｅｌｙｉｎｆｌｕ
ｅｎｃｅｔｈｅａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｅｒｏｂｒａｋｉｎｇ；ｔｈｉｒｄｂｏｄｙｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎａｌｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ；Ｍｉｌａｎｋｏｖｉｔｃｈｅｌｅｍｅｎｔｓ；ａｖｅｒａｇｅｄｏｒｂｉｔａｌ
ｅｌｅｍｅｎｔｓ；ｓｅｍｉａｎａｌｙｔｉｃａｌｏｒｂｉｔａｌｍｏｔｉｏｎｅｑｕａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９０５１０：０６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９０５．１００６．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｗａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０４２７；录用日期：２０１７０８３１；网络出版时间：２０１７０９２２１０：２７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２２．１０２７．００５．ｈｔｍｌ
　基金项目：航空科学基金 （２０１３２８５２０４０）；江苏省研究生科研与实践创新计划项目 （ＫＹＣＸ１７＿０２７９）；中航工业技术创新基金

（２０１４Ｄ６０９３１Ｒ）；民用飞机专项科研经费 （［２０１６］３７）；中央高校基本科研业务费专项资金；江苏高校优势学科建设工程
基金

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｓｈｉｙｕｆ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：李超越，冯诗愚，邵垒，等．ＲＰ３航空燃油中ＣＯ２扩散系数实验分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：７６５

７７１．ＬＩＣＹ，ＦＥＮＧＳＹ，ＳＨＡＯＬ，ｅｔａｌ．ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃａｒｂｏｎｄｉｏｘｉｄｅｄｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎＲＰ３ｊｅｔｆｕｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ
ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：７６５７７１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２６５

ＲＰ３航空燃油中 ＣＯ２扩散系数实验分析
李超越１，冯诗愚１，，邵垒１，潘俊２，刘卫华１

（１．南京航空航天大学 航空宇航学院 飞行器环境控制与生命保障工业和信息化部重点实验室，南京 ２１００１６；

２．中航工业南京机电液压工程研究中心 航空机电系统综合航空科技重点实验室，南京 ２１１１０６）

　　摘　　　要：ＣＯ２在航空燃油中的质量扩散规律对飞机油箱惰化系统的研究极其重要。
搭建压力降法实验装置测量 ＣＯ２在 ＲＰ３航空燃油中的扩散系数，实验测试了 －２０、０、２０、４０
和６０℃恒温条件下的 ＣＯ２气相空间压力随时间变化关系。根据 Ｆｉｃｋ定律建立了容器中二维
扩散方程，并采用数值解法，设定扩散系数值，求解气体在航空燃油中的浓度分布，根据质量守

恒和实际气体状态方程可得到 ＣＯ２气相空间压力，并与实验记录的气体压力进行比较。以扩
散系数为自变量，推导了实验与理论计算误差函数，并采用 Ｈｕｓａｉｎ单一变量搜索法，使误差函
数值最小，可得到扩散系数最优解。研究还显示 ＣＯ２在 ＲＰ３航空燃油中的扩散系数随温度
升高而增大，满足 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ方程。

关　键　词：ＣＯ２；ＲＰ３航空燃油；压力降法；传质；扩散系数；优化
中图分类号：Ｖ３１２；ＴＱ０２１．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７６５０７

　　来源于绿色惰化的３Ｃ惰化系统（ｌｏｗｔｅｍｐｅｒ
ａｔｕｒｅＣｏｎｔｒｏｌｌａｂｌｅｏｘｙｇｅｎＣｏｎｓｕｍｅｄＣａｔａｌｙｔｉｃｉｎｅｒ
ｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ）中，ＣＯ２和 Ｎ２作为惰性化气体返回油
箱气相空间，降低油箱氧气浓度，达到安全惰化的

目的
［１３］
。而气体从燃油中逸出或向燃油中溶解

的传质过程会改变油箱上部气相空间可燃混合物

各组分的浓度，直接影响惰化系统的设计和优化。

采用 Ｈｅｎｒｙ定律来描述气体在石油制品中（包括
燃油）的平衡溶解度是最为常见的方式，但是平

衡溶解度仅能反映达到平衡时传质的量，无法根

据不同的传质速率，给出达到此传质量所需的时

间。扩散系数表征了气体在燃油中溶解逸出的速

率，是计算一定时间内气体物质的量变化的基本

物理量，因此了解气体在航空燃油中的真实扩散

系数对油箱惰化系统的选型和设计具有重要意

义。通常石油制品中 ＣＯ２溶解度远大于 Ｎ
［４］
２ ，因

此掌握 ＣＯ２在航空燃油中的扩散系数对 ３Ｃ惰化
系统的研究尤为关键。

气体在液体中扩散系数研究常见于石油化工

行业，包括其向原油及多孔介质扩散传质的报

道
［５８］
，且研究以实验测定为主。测量气体在不

同温度和压力下的扩散系数有直接和间接测量两

大类方法
［９］
。直接测量主要是混合物成分分析

法
［１０１１］

，其通过扩散过程中质谱分析原理，分析

气液混合物中气体浓度变化而得到气体扩散系数

值，但成分分析法存在实验花费大、分析过程繁

杂、对扩散过程产生影响等问题，因此使用并不普

遍；间接测量有压力降法
［１２１５］

、恒定压力测量

法
［６，１６］

、激光全息干涉测量法
［１７１９］

等。相较于其

他几种实验方法，压力降法由于精确度高、代价

lenovo
全文下载
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低、时间短而得到广泛应用
［２０］
。

压力降法的基本原理是：在恒温条件下密闭

容器中，气体分子扩散溶解于液体后，气相空间物

质减少，气体压力降低。当气体扩散系数增大，则

压力降落速率快，反之则压力降低速率慢。

扩散系数与扩散体系中物质化学组成密切相

关，不能简单地采用其他液体中的扩散系数进行

类比或简化，如文献［８，１０，２１２４］测量了 ＣＨ４和
ＣＯ２在不同油品中的扩散系数，实验结果显示，不
同条件下气体扩散系数差异较大。目前国内外文

献中均无法查询到 ＣＯ２在国产 ＲＰ３航空燃油中
的扩散系数，这对 ３Ｃ惰化系统的精准设计十分
不利。有鉴于此，本文搭建了压力降法实验平台，

测量了 ＣＯ２在 ＲＰ３航空燃油溶解时气相空间压
力的变化。扩散系数的大小会造成压力变化速度

不同，因此可根据压力来间接得到扩散系数，一般

的做法是假设满足一维扩散条件，即认为扩散的

垂直方向无限大，这样在忽略高次项的条件下，可

显式得到扩散系数与压力的关系
［８，１０，１２，２２］

。实际

的容器直径总是有限的，因此无法满足一维扩散

假设，上述解析解法存在一定误差，有鉴于此，本

文采用数值解法，并认为扩散是二维的，但是数值

解法中气体压力与扩散系数为隐式关系，需在一

定数值范围内依次假设扩散系数值并根据 Ｆｉｃｋ
扩散方程、质量守恒和气体状态方程计算扩散过

程中气体压力变化，并与实验测量压力值进行比

较，定义计算与实验压力误差函数，当压力误差函

数取值最小时可认为此时对应扩散系数为最优扩

散系数值。数值解法减少了解析方程中的简化假

设，并建立二维扩散模型求解扩散系数值，更加符

合实际扩散过程，由此通过数值差分方法及误差

分析法使计算结果更加精确。

１　实验材料和方法
压力降法通过测量密封不锈钢容器内与

ＲＰ３航空燃油直接接触的 ＣＯ２的压力变化来计
算气体扩散系数，实验装置如图 １所示。ＲＰ３航
空燃油由容器底部注入，燃油高度 ４１．５ｍｍ，气体
由高压气瓶降压后从容器上方引入，直到达到实

验开始所需压力，气相高度 ７８．５ｍｍ，扩散容器截
面直径７０ｍｍ。工质充注结束后关闭管路阀门，
实验开始，并利用压力传感器和数据采集仪记录

气体压力随时间变化。为保持实验过程中温度恒

定，整个实验过程在恒温水浴中进行。

为减少实验误差，实验开始前须对实验装置

进行气密性检测，防止因泄漏而导致气体压力降

图 １　压力降法实验装置图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｄｅｃａｙ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｐｐａｒａｔｕｓ

低，保证实验可靠性。实验中所用 ＣＯ２ 纯度为
９９．９９％，ＲＰ３航空燃油由航空机电系统综合航空科
技重点实验室提供。主要实验设备包含热电偶 Ｔ、
压力传感器（量程０～０．５ＭＰａ）、恒温水浴 ＤＣ３０３０，
其精度分别为±０．１℃、Ｆ．Ｓ．±０．１％、±０．１℃。

２　扩散模型

气体扩散过程如图 ２所示。对气液扩散进
行数学分析须选择合适的扩散方程并对实验模型

作出如下假设：

１）ＣＯ２气相空间不存在浓度梯度。
２）扩散过程为二维各向同性扩散。

图 ２　扩散模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｉｆｆｕｓｉｏｎｍｏｄｅｌ

６６７
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　第 ４期 李超越，等：ＲＰ３航空燃油中 ＣＯ２扩散系数实验分析

３）气液边界处航空燃油中 ＣＯ２浓度为各时

刻气体压力条件下对应的饱和溶解度
［７］
。

４）扩散系数为与浓度无关的常数［８］
。

５）由于在实验温度条件下扩散体系中燃油
蒸气压力相对于 ＣＯ２气体压力极低，且当温度恒
定时燃油蒸气压力保持不变，因此实验过程中可

忽略燃油蒸气压力对实验的影响
［１５］
。

６）扩散体系中不发生化学反应［２５］
。

根据 Ｆｉｃｋ第一定律，二维扩散可表示为
ｄｃｚ
ｄｔ
＋ｖ
ｄｃｚ
ｄｚ
＝Ｄ
ｄ２ｃｚ
ｄｚ２

ｄｃｘ
ｄｔ
＋ｖ
ｄｃｘ
ｄｘ
＝Ｄ

ｄ２ｃｘ
ｄｘ









 ２

（１）

式中：ｃ为气体在液体中浓度，ｍｏｌ／ｍ３；ｔ为时间，
ｓ；ｖ为流体速度，ｍ／ｓ；ｚ为液体高度位置，ｍ；ｘ为
液体水平方向位置，ｍ；Ｄ为扩散系数，ｍ２／ｓ。

静止条件下密闭扩散容器内燃油流速可忽略

不计，则式（１）可表示为
ｄｃｚ
ｄｔ
＝Ｄ
ｄ２ｃｚ
ｄｚ２

ｄｃｘ
ｄｔ
＝Ｄ
ｄ２ｃｘ
ｄｘ










２

（２）

根据本节假设３），气液边界扩散浓度为 ｔ时
刻气体压力为 ｐ时所对应平衡溶解度，则对应扩
散模型边界条件为

初始条件：

ｃ＝０　　０≤ ｚ≤ ｚ０，ｔ＝０ （３）
边界１：

ｃ（ｚ，ｔ）＝ｃ（ｐ）　　ｚ＝ｚ０，ｔ＞０ （４）
边界２：

ｄｃ（ｚ，ｔ）
ｄｚ

＝０　　ｚ＝０，ｔ＞０ （５）

边界３：

ｄｃ（ｘ，ｔ）
ｄｘ

＝０　　ｘ＝－
ｘ０
２
，ｔ＞０ （６）

边界４：

ｄｃ（ｘ，ｔ）
ｄｘ

＝０　　ｘ＝
ｘ０
２
，ｔ＞０ （７）

式中：ｚ０为液体总高度，ｍ；ｘ０为液体水平方向总
长度，ｍ；ｐ为气体压力，Ｐａ。

气体在石油制品中溶解度可用 ＡＳＴＭＤ２７８０—
９２［４］所提供的阿斯特瓦尔德系数表示。随着扩
散进行，ＣＯ２溶解于 ＲＰ３航空燃油，气体压力降
低，根据阿斯特瓦尔德系数可求得在不同时刻压

力变化时 ＣＯ２ 在液相中溶解度，并以此作为
式（４）在气液界面处边界条件，运用中心差分

法，假定扩散系数值求解扩散方程式（２），计算可
得燃油中不同位置在不同时刻气体浓度分布，由

此可知液相中气体总的物质的量。根据质量守恒

定律，扩散过程中气体溶解于燃油的物质的量与气

体自身减少的物质的量相等。根据实际气体状态

方程，在一定温度和压力下气体物质的量可表示为

ｎｇ＝
ｐＶｇ
ＺＲＴ

（８）

式中：ｎｇ为气体物质的量，ｍｏｌ；Ｖｇ为气体体积，

ｍ３；Ｚ为气体压缩因子；气体常数 Ｒ＝８．３１４Ｊ／
（ｍｏｌ·Ｋ）；Ｔ为温度，Ｋ。

实验过程中气体初始压力为 ５００～６００ｋＰａ，
且扩散过程中压力变化范围不大，可认为气体压

缩因子为常数，则实验过程中 ＣＯ２扩散导致气体
压力变化为

Δｐ＝
ΔｎｇＺＲＴ
Ｖｇ

（９）

式中：Δｐ为气体压力变化，Ｐａ；Δｎｇ为气体物质的
量变化，ｍｏｌ。

因此，容器内气体压力可表示为

ｐ＝ｐｉ－
ΔｎｇＺＲＴ
Ｖｇ

（１０）

式中：ｐｉ为气体初始压力，Ｐａ。

３　数值优化

首先进行不同温度下 ＣＯ２在 ＲＰ３航空燃油

中压力降测量并记录。在与实验相同初始压力条

件下，假定扩散系数值并结合上述扩散模型进行

气相空间压力计算，与实验记录压力进行比较得

到实验与理论计算气体压力平均误差函数。以扩

散系数为独立变量，在一定范围内求得气体压力

误差函数值，当误差函数取值最小时所对应的扩

散系数即为最优解。

压力平均误差函数 Δｐａｖｅ表示在扩散过程中
时刻 ｔｊ（ｊ＝０，１，…，ｍ）时理论计算压力与实验压
力差值的平方平均数，单位为 Ｐａ。平均误差函数
可表示为

Δｐａｖｅ＝
∑
ｍ

ｊ＝１
Δｐｊ

２
ｔ＝ｔｊ

槡 ｍ
＝

　　
∑
ｍ

ｉ＝１
ｐｃａｌ（ｔ）－ｐｅｘｐ（ｔ）

２
ｔ＝ｔｊ

槡 ｍ
（１１）

式中：Δｐｊ为各时刻压力差值；ｐｃａｌ为计算压力，Ｐａ；
ｐｅｘｐ为实验压力，Ｐａ。

扩散初始条件确定后，扩散系数值为求解压

７６７
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力变化唯一变量。根据 Ｈｕｓａｉｎ的单一变量搜索
法

［２６］
，在预设扩散系数取值范围内，可求得扩散

系数最优解。由文献［２３，２７］可知，气体在液体
中扩散系数值取值范围一般为 １×１０－１１ ～１×
１０－６ｍ２／ｓ，在此范围内误差函数为单峰值函数，
因此存在特定扩散系数使扩散过程中理论计算压

力与实验记录压力误差最小，从而达到求解目的。

４　实验结果及分析

实验测量并记录了 －２０、０、２０、４０、６０℃ ５组
不同温度下 ＣＯ２在 ＣＯ２ＲＰ３航空燃油体系的压
力降分布。扩散过程中每隔 ４ｓ时间选取压力值
进行理论与实验压力对比。选择扩散系数计算步

长为０．１ｍ２／ｓ进行求解，如图 ３所示为压力平均
误差函数 Δｐａｖｅ随扩散系数变化关系。从图 ３中
可看出在扩散系数取值范围内 ｆ（Ｄ，Δｐａｖｅ）为一
单峰函数，Δｐａｖｅ存在最小值，与本文设想一致。

从图３中可看出在特定温度下，当 Δｐａｖｅ取最
小值 Δｐａｖｅ，ｍｉｎ时，对应唯一确定的扩散系数值 Ｄ，
如表１所示，且扩散系数步长的选取对最优扩散
系数值产生的偏差仅为 ０．９％ ～１．６％，可满足要
求。表１中所得扩散系数值即为 ＣＯ２在 ＲＰ３航
空燃油中的最优解。

图 ３　ＣＯ２ＲＰ３燃油体系不同温度下压力平均误差

随扩散系数变化关系

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｏｒ

ＣＯ２ＲＰ３ｊｅｔｆｕｅｌｓｙｓｔｅｍ

表 １　扩散系数最优解

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｐｔｉｍｕｍｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｕｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

Ｔ／℃ Δｐａｖｅ，ｍｉｎ／ｋＰａ Ｄ／（１０－８ｍ２·ｓ－１）

－２０ ５．８９ ６．１

０ ３．８７ ７．６

２０ ５．３５ ８．６

４０ ４．９８ ９．７

６０ ３．５９ １１．１

　　为验证最优扩散系数解能更准确地描述实际
扩散过程，将所求扩散系数值 Ｄ代入扩散方程模
型，由此可计算得到扩散体系中气体压力降分布

曲线。以６０℃扩散为例，取 ３组不同扩散系数值
分别进行计算，其中一组为所求最优扩散系数 Ｄ，
另外２组为任意大于或小于 Ｄ的值，理论计算与
实验记录压力变化对比如图４所示。由图４可知
扩散系数取值不同时计算与实验压力之间平均误

差发生变化，运用最优扩散系数值计算气体压力

与实验记录之间误差最小，由此表明数值优化方

法可以更加准确地求解 ＣＯ２在 ＲＰ３航空燃油中
的扩散系数。

图 ４　计算压力降与实验数据比较

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｅｄｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｄｅｃａｙｗｉｔｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ

从表１所求扩散系数值可知，ＣＯ２在 ＲＰ３航
空燃油扩散体系中扩散系数随温度升高而增大，

这是因为温度升高，气体分子热运动加剧，导致分

子扩散速率加快。而且温度升高导致液体黏度降

低，气体扩散系数增大
［２８］
。当温度由 －２０℃增大

到 ６０℃时，扩散系数值增大了 ８１．９７％。在工程
应用中，扩散系数随温度升高而增大，可用 Ａｒｒｈｅ
ｎｉｕｓ方程描述：

Ｄ＝Ａｅｘｐ －Ｅ( )ＲＴ
（１２）

式中：Ａ为数值拟合常数，ｍ２／（ｓ·Ｋ）；Ｅ为表观
活化能，Ｊ／ｍｏｌ。

对扩散系数与温度进行数值拟合，如图 ５所
示，由最小二乘法拟合结果可知，ＣＯ２在 ＲＰ３航

空燃油扩散体系中 Ａ为 ６．８×１０－７ｍ２／（ｓ·Ｋ），
Ｅ为５０４０．２Ｊ／ｍｏｌ。

对本文实验系统和实验结果进行误差分析，以

６０℃时 ＣＯ２扩散为例，在相同实验系统和初始条件
下进行３次重复性实验，记录气体压力降过程，如
图６所示。在相同条件下实验结果基本相同，运

８６７
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　第 ４期 李超越，等：ＲＰ３航空燃油中 ＣＯ２扩散系数实验分析

图５　扩散系数随温度变化关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｕｓｉｏｎ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

图６　实验测量不同时刻压力变化

Ｆｉｇ．６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｒｓｕｓｔｉｍｅ

用第２、３节方法求解扩散系数方程式（２）和误差函
数方程式（３），所得扩散系数分别为 １０．９×１０－８、

１１．１×１０－８、１１．７×１０－８ｍ２／ｓ。本文所得扩散系数
值与平均扩散系数值误差仅为１．１５％，因此在实验
误差允许范围内，本实验系统和实验结果具有可

靠性。

５　结　论

１）采用压力降法进行扩散系数实验测量，构
建二维扩散模型，运用数值解法和误差分析能更加

准确地描述实际扩散过程。

２）气体扩散理论模型和实验测量结果之间存
在一定误差，但运用数值优化方法求解扩散系数可

使偏差最小。

３）随着温度的升高，扩散系数值增大，当温度
从 －２０℃升高到 ６０℃时，扩散系数值增大了
８１．９７％，在不同温度条件下 ＣＯ２在 ＲＰ３航空燃油
中的扩散系数可以用 Ａｒｒｈｅｎｉｕｓ方程表示。通过对

扩散系数的数值拟合，可了解更大温度范围内气体

扩散系数值，为机载惰化系统的设计提供必要的数

据支持。
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ＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔ（［２０１６］３７）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ；ＰｒｉｏｒｉｔｙＡｃａｄｅｍｉｃＰｒｏｇｒａｍＤｅ
ｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＪｉａｎｇｓｕＨｉｇｈｅｒＥｄｕｃａｔｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｓ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｈｉｙｕｆ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于 ＬＳＴＭ循环神经网络的故障时间序列预测
王鑫１，吴际１，，刘超１，杨海燕１，杜艳丽２，牛文生１，３

（１．北京航空航天大学 计算机学院，北京 １０００８３；　２．丰台职业教育中心学校，北京 １０００７６；

３．中航工业西安航空计算技术研究所，西安 ７１００６８）

　　摘　　　要：有效地预测使用阶段的故障数据对于合理制定可靠性计划以及开展可靠性
维护活动等具有重要的指导意义。从复杂系统的历史故障数据出发，提出了一种基于长短期

记忆（ＬＳＴＭ）循环神经网络的故障时间序列预测方法，包括网络结构设计、网络训练和预测过
程实现算法等，进一步以预测误差最小为目标，提出了一种基于多层网格搜索的 ＬＳＴＭ预测模
型参数优选算法，通过与多种典型时间序列预测模型的实验对比，验证了所提出的 ＬＳＴＭ预测
模型及其参数优选算法在故障时间序列分析中具有很强的适用性和更高的准确性。

关　键　词：长短期记忆（ＬＳＴＭ）模型；循环神经网络；故障时间序列预测；多层网格搜
索；深度学习

中图分类号：Ｏ２１３．２；Ｖ３７；ＴＰ１８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７７２１３

　　对于有高可靠性和安全性需要的复杂系统，
有效地预测使用阶段的可靠性指标是十分重要

的。目前，已有众多方法用来解决可靠性预测问

题，这些方法大致可以分为３类［１］
：①基于故障机

理（ＰｈｙｓｉｃｓｏｆＦａｉｌｕｒｅ，ＰｏＦ）的方法，ＰｏＦ是一种根
据故障发生的内在机制和根本原因进行间接预测

的方法；②数据驱动（ＤａｔａＤｒｉｖｅｎ，ＤＤ）的方法，
ＤＤ是一种应用统计学或者机器学习等技术手段
对可靠性指标进行直接预测的方法；③融合的方
法，这种方法是一种 ＰｏＦ和 ＤＤ相结合的方法。
近年来，数据驱动的方法由于其便捷性和高效性

等特 点，在 实 际 可 靠 性 预 测 中 的 应 用 日 渐

广泛
［２３］
。

故障时间序列，作为一个重要的可靠性指标，

能够展示故障的动态演化过程，并且已经被多种

数据驱动的方法预测，比如自回归移动平均（Ａｕ

ｔｏｒｅｇｒｅｓｓｉｖｅＩｎｔｅｇｒａｔｅｄＭｏｖｉｎｇＡｖｅｒａｇｅ，ＡＲＩＭＡ）［４］、
奇异谱分析（ＳｉｎｇｕｌａｒＳｐｅｃｔｒｕｍＡｎａｌｙｓｉｓ，ＳＳＡ）［５］、
支持向量回归（ＳｕｐｐｏｒｔＶｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅｓＲｅｇｒｅｓ
ｓｉｏｎ，ＳＶＲ）［６］、人工神经网络 （ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＮｅｕｒａｌ
Ｎｅｔｗｏｒｋ，ＡＮＮ）［７］等。由于可靠性数据通常不易
获取，已有的研究大多是面向组件级故障数据的，

比如文献［７］提供的柴油机涡轮增压器和汽车发
动机故障时间序列。这些数据表现为规则性很强

的曲线形态并且能够被单一模型很好地拟合和预

测。然而，对于系统级故障数据，比如文献［３］提
供的民航飞机整机故障时间序列，由于其复杂且

不规则的曲线形态，已有的单一模型很难达到理

想的预测效果
［８］
。为此，文献［８］提出了一种基

于 ＳＳＡ和 ＳＶＲ的混合方法，该方法首先从原始数
据中提取故障特征成分然后分别建模和预测，得

到了比单一模型更好的实验结果。然而，混合方

lenovo
全文下载
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法的构建过程复杂、人工依赖性强，不利于在实际

中推广和使用。

近年来，随着深度学习技术的不断发展，一些

深度学习模型逐渐被应用到时序数据的研究中。

深度学习模型是一种拥有多个非线性映射层级的

深度神经网络模型，能够对输入信号逐层抽象并

提取特征，挖掘出更深层次的潜在规律
［９］
。在众

多深度学习模型中，循环神经网络（Ｒｅｃｕｒｒｅｎｔ
ＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＲＮＮ）将时序的概念引入到网络
结构设计中，使其在时序数据分析中表现出更强

的适应性。在众多 ＲＮＮ的变体中，长短期记忆
（ＬｏｎｇＳｈｏｒｔＴｅｒｍＭｅｍｏｒｙ，ＬＳＴＭ）模型［１０］

弥补了

ＲＮＮ的梯度消失和梯度爆炸、长期记忆能力不足
等问题，使得循环神经网络能够真正有效地利用

长距离的时序信息。ＬＳＴＭ模型在不同领域的时
序数据研究中已有不少成功的应用案例，包括文

字语言相关的语言建模、语音识别、机器翻译
［１１］
，

多媒体相关的音频和视频数据分析、图片标题建

模
［１２１３］

，道路运输相关的交通流速预测
［１４］
，以及

医学相关的蛋白质二级结构序列预测
［１５］
等。然

而，在可靠性领域，ＬＳＴＭ模型的应用非常有限，
特别是对于故障时间序列预测这一研究问题，目

前还未发现相关研究。

本文针对系统级故障时间序列数据，提出了

一种基于 ＬＳＴＭ循环神经网络的预测方法，包括
３层（输入层、隐藏层和输出层）网络结构的详细
设计，以及网络训练和网络预测的实现算法等。

在此基础上，以预测误差最小为目标，进一步提出

了一种基于多层网格搜索的 ＬＳＴＭ预测模型参数
优选算法。应用文献［３］提供的民航飞机故障数
据展开实验，并与 ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓ、ＡＲＩＭＡ等多种时
间序列预测模型进行实验对比。实验结果展示了

所提出的 ＬＳＴＭ预测模型及其参数优选算法在故
障时间序列预测中的优越性能。

１　相关理论和技术

本节简要介绍 ＬＳＴＭ模型，包括前向计算方
法、基 于 时 间 的 反 向 传 播 （ＢａｃｋＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ
ＴｈｒｏｕｇｈＴｉｍｅ，ＢＰＴＴ）算法、Ａｄａｍ参数优化算法，
以及相关的 ＲＮＮ、ＧＲＵ模型。

对于给定序列 ｘ＝（ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ），应用一个

标准的 ＲＮＮ模型［１６］
（如图 １所示），可以通过迭

代式（１）～式（２）计算出一个隐藏层序列 ｈ＝（ｈ１，
ｈ２，…，ｈｎ）和一个输出序列ｙ＝（ｙ１，ｙ２，…，ｙｎ）。
ｈｔ＝ｆａ（Ｗｘｈｘｔ＋Ｗｈｈｈｔ－１＋ｂｈ） （１）

ｙｔ＝Ｗｈｙｈｔ＋ｂｙ （２）
式中：Ｗ为权重系数矩阵（比如 Ｗｘｈ表示输入层

到隐藏层的权重系数矩阵）；ｂ为偏置向量（比如
ｂｈ表示隐藏层的偏置向量）；ｆａ为激活函数（比如
ｔａｎｈ函数）；下标 ｔ表示时刻。

尽管 ＲＮＮ能够有效地处理非线性时间序列，
但是仍然存在以下 ２个问题［１４］

：①由于梯度消失
和梯度爆炸的问题，ＲＮＮ不能处理延迟过长的时
间序列；②训练 ＲＮＮ模型需要预先确定延迟窗口
长度，然而实际应用中很难自动地获取这一参数

的最优值。由此，ＬＳＴＭ模型应用而生。ＬＳＴＭ模
型是将隐藏层的 ＲＮＮ细胞替换为 ＬＳＴＭ细胞，使
其具有长期记忆能力。经过不断地演化，目前应

用最为广泛的 ＬＳＴＭ模型细胞结构［１６］
如图 ２所

示，ｚ为输入模块，其前向计算方法可以表示为
ｉｔ＝σ（Ｗｘｉｘｔ＋Ｗｈｉｈｔ－１＋Ｗｃｉｃｔ－１＋ｂｉ） （３）

ｆｔ＝σ（Ｗｘｆｘｔ＋Ｗｈｆｈｔ－１＋Ｗｃｆｃｔ－１＋ｂｆ） （４）

ｃｔ＝ｆｔｃｔ－１＋ｉｔｔａｎｈ（Ｗｘｃｘｔ＋Ｗｈｃｈｔ－１＋ｂｃ） （５）

ｏｔ＝σ（Ｗｘｏｘｔ＋Ｗｈｏｈｔ－１＋Ｗｃｏｃｔ＋ｂｏ） （６）

ｈｔ＝ｏｔｔａｎｈ（ｃｔ） （７）

式中：ｉ、ｆ、ｃ、ｏ分别为输入门、遗忘门、细胞状态、

图 １　ＲＮＮ模型及隐藏层细胞结构

Ｆｉｇ．１　ＲＮＮｍｏｄｅｌａｎｄｃｅｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｈｉｄｄｅｎｌａｙｅｒ

图 ２　ＬＳＴＭ隐藏层细胞结构

Ｆｉｇ．２　ＬＳＴＭｃｅｌｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎｈｉｄｄｅｎｌａｙｅｒ

３７７
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输出门；Ｗ和 ｂ分别为对应的权重系数矩阵和偏
置项；σ和 ｔａｎｈ分别为 ｓｉｇｍｏｉｄ和双曲正切激活
函数。ＬＳＴＭ模型训练过程采用的是与经典的反
向传播（ＢａｃｋＰｒｏｐａｇａｔｉｏｎ，ＢＰ）算法原理类似的
ＢＰＴＴ算法［１７］

，大致可以分为 ４个步骤：①按照前
向计算方法（式（３）～式（７））计算 ＬＳＴＭ细胞的
输出值；②反向计算每个 ＬＳＴＭ细胞的误差项，包
括按时间和网络层级 ２个反向传播方向；③根据
相应的误差项，计算每个权重的梯度；④应用基于
梯度的优化算法更新权重。

基于梯度的优化算法种类众多，比如随机梯

度下降（ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＧｒａｄｉｅｎｔＤｅｓｃｅｎｔ，ＳＧＤ）［１８］、
ＡｄａＧｒａｄ［１９］、ＲＭＳＰｒｏｐ［２０］等算法。本文选用的是
文献［２１］提出的适应性动量估计（Ａｄａｐｔｉｖｅｍｏ
ｍｅｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ，Ａｄａｍ）算法。Ａｄａｍ优化算法是
一种有效的基于梯度的随机优化方法，该算法融

合了 ＡｄａＧｒａｄ和 ＲＭＳＰｒｏｐ算法的优势，能够对不
同参数计算适应性学习率并且占用较少的存储资

源。相比于其他随机优化方法，Ａｄａｍ算法在实
际应用中整体表现更优

［２１］
。

此外，ＬＳＴＭ模型演化出了很多变体，其中最
成功的一种是文献［２２］提到的门限循环单元
（ＧａｔｅｄＲｅｃｕｒｒｅｎｔＵｎｉｔ，ＧＲＵ）。ＧＲＵ模型是ＬＳＴＭ

模型的简化版本，但是保留了 ＬＳＴＭ模型的长
期记忆能力，其主要变动是将 ＬＳＴＭ细胞中的
输入门、遗忘门、输出门替换为更新门和重置门，

并将细胞状态和输出２个向量合二为一。在实际
应用中，ＧＲＵ模型与 ＬＳＴＭ模型具有很强的可
比性

［２２］
。

２　研究方法
根据系统级故障时间序列数据的特点，结合

第 １节介绍的相关理论和技术，本节给出基于
ＬＳＴＭ模型的故障时间序列预测方法，以及对应
的基于多层网格搜索的参数优选算法。

２．１　基于 ＬＳＴＭ 的故障时间序列预测
考虑到单变量故障时间序列有限样本点的数

据特征，以及循环神经网络从简的设计原则，本文

构建 ＬＳＴＭ预测模型的整体框架如图 ３所示，包
括输入层、隐藏层、输出层、网络训练以及网络预

测５个功能模块。输入层负责对原始故障时间序
列进行初步处理以满足网络输入要求，隐藏层采

用图 ２表示的 ＬＳＴＭ细胞搭建单层循环神经网
络，输出层提供预测结果，网络训练采用第１节提
到的 Ａｄａｍ优化算法，网络预测采用迭代的方法
逐点预测。

图 ３　基于 ＬＳＴＭ的故障时间序列预测框架

Ｆｉｇ．３　ＬＳＴＭｂａｓｅｄｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒｆａｉｌｕｒｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

２．１．１　网络训练
网络训练主要以隐藏层为研究对象。首先在

输入层中，定义原始故障时间序列为 Ｆｏ＝｛ｆ１，

ｆ２，…，ｆｎ｝，则划分的训练集和测试集可以表示为

Ｆｔｒ＝｛ｆ１，ｆ２，…，ｆｍ｝和 Ｆｔｅ＝｛ｆｍ＋１，ｆｍ＋２，…，ｆｎ｝，满
足约束条件 ｍ＜ｎ和 ｍ，ｎ∈Ｎ。然后对训练集中

的元素 ｆｔ进行标准化，采用经典的 ｚｓｃｏｒｅ标准化

公式（均值为０，标准差为 １，表示为 ｚｓｃｏｒｅ），标准
化后的训练集可以表示为

Ｆ′ｔｒ＝｛ｆ１′，ｆ２′，…，ｆｍ′｝ （８）

ｆｔ (′＝ ｆｔ－∑
ｎ

ｔ＝１
ｆｔ )ｎ ∑

ｎ

ｔ＝
(

１
ｆｔ－∑

ｎ

ｔ＝１
ｆｔ )ｎ

２

槡
ｎ

　　１≤ ｔ≤ ｍ，ｔ∈ Ｎ （９）
为了适应隐藏层输入的特点，应用数据分割

４７７
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的方法对 Ｆ′ｔｒ进行处理，设定分割窗口长度取值为
Ｌ，则分割后的模型输入为
Ｘ＝｛Ｘ１，Ｘ２，…，ＸＬ｝ （１０）
Ｘｐ＝｛ｆｐ′，ｆ′ｐ＋１，…，ｆ′ｍ－Ｌ＋ｐ－１｝
　　１≤ ｐ≤ Ｌ；ｐ，Ｌ∈Ｎ （１１）
对应的理论输出为

Ｙ＝｛Ｙ１，Ｙ２，…，ＹＬ｝ （１２）
Ｙｐ＝｛ｆ′ｐ＋１，ｆ′ｐ＋２，…，ｆ′ｍ－Ｌ＋ｐ｝ （１３）

接下来，将 Ｘ输入隐藏层。从图 ３可以看
出，隐藏层包含 Ｌ个按前后时刻连接的同构
ＬＳＴＭ细胞，Ｘ经过隐藏层后的输出可以表示为
Ｐ＝｛Ｐ１，Ｐ２，…，ＰＬ｝ （１４）
Ｐｐ＝ＬＳＴＭｆｏｒｗａｒｄ（Ｘｐ，Ｃｐ－１，Ｈｐ－１） （１５）
式中：Ｃｐ－１和 Ｈｐ－１分别为前一个 ＬＳＴＭ细胞的状
态和输出；ＬＳＴＭｆｏｒｗａｒｄ表示第 １节提到的 ＬＳＴＭ细
胞前向计算方法（式（３）～式（７））。设定细胞状
态向量大小为 Ｓｓｔａｔｅ，则 Ｃｐ－１和 Ｈｐ－１２个向量的大
小均为 Ｓｓｔａｔｅ。可以看出，隐藏层输出 Ｐ、模型输入
Ｘ和理论输出 Ｙ都是维度为（ｍ－Ｌ，Ｌ）的二维数
组。选用均方误差作为误差计算公式，训练过程

的损失函数可以定义为

ｌｏｓｓ＝∑
Ｌ（ｍ－Ｌ）

ｉ＝１
（ｐｉ－ｙｉ）

２／［Ｌ（ｍ－Ｌ）］ （１６）

设定损失函数最小为优化目标，给定网络初

始化的随机种子数 ｓｅｅｄ、学习率 η以及训练步数
ｓｔｅｐｓ，应用 Ａｄａｍ优化算法不断更新网络权重，进
而得到最终的隐藏层网络。

２．１．２　网络预测
本小节应用训练好的 ＬＳＴＭ网络（表示为

ＬＳＴＭｎｅｔ）进行预测。预测过程采用迭代的方法。
首先，理论输出 Ｙ的最后一行数据为
Ｙｆ＝｛ｆ′ｍ－Ｌ＋１，ｆ′ｍ－Ｌ＋２，…，ｆ′ｍ｝ （１７）

将 Ｙｆ输入ＬＳＴＭ

ｎｅｔ，输出结果可以表示为

Ｐｆ＝ＬＳＴＭ

ｎｅｔ（Ｙｆ）＝｛ｐｍ－Ｌ＋２，ｐｍ－Ｌ＋３，…，ｐｍ＋１｝（１８）

则 ｍ＋１时刻的预测值为 ｐｍ＋１。然后，将 Ｙｆ的最
后 Ｌ－１个数据点和 ｐｍ＋１合并为新的一行数据
Ｙｆ＋１＝｛ｆ′ｍ－Ｌ＋２，ｆ′ｍ－Ｌ＋３，…，ｐｍ＋１｝ （１９）

将 Ｙｆ＋１输入ＬＳＴＭ

ｎｅｔ，则 ｍ＋２时刻的预测值

为 ｐｍ＋２，依次类推，得到的预测序列为
Ｐｏ＝｛ｐｍ＋１，ｐｍ＋２，…，ｐｎ｝ （２０）

接下来，通过对 Ｐｏ进行 ｚｓｃｏｒｅ反标准化（表
示为 ｄｅ＿ｚｓｃｏｒｅ），得到最终的与测试集 Ｆｔｅ对应的
预测序列为

Ｐｔｅ＝ｄｅ＿ｚｓｃｏｒｅ（Ｐｏ）＝｛ｐ

ｍ＋１，ｐ


ｍ＋２，…，ｐ


ｎ｝ （２１）

ｐｋ ＝ｐｋ ∑
ｎ

ｔ＝
(

１
ｆｔ－∑

ｎ

ｔ＝１
ｆｔ )ｎ

２

槡
ｎ＋∑

ｎ

ｔ＝１
ｆｔ ｎ

　　ｍ＋１≤ ｋ≤ ｎ，ｋ∈ Ｎ （２２）
类似地，将 Ｘ的每一行作为模型输入可以得

到与训练集 Ｆｔｒ对应的拟合序列 Ｐｔｒ。最后，通过
计算 Ｆｔｒ和 Ｐｔｒ，以及 Ｆｔｅ和 Ｐｔｅ的偏差定量地给出模
型的拟合和预测精度。

总的来说，基于 ＬＳＴＭ的故障时间序列模型
训练和预测算法概括如下：

算法 １　训练并预测 ＬＳＴＭ故障时间序列
模型

输入：Ｆｏ，ｍ，Ｌ，Ｓｓｔａｔｅ，ｓｅｅｄ，ｓｔｅｐｓ，η。
输出：与测试集对应的预测序列以及模型

精度。

１　ｇｅｔＦｔｒ，ＦｔｅｆｒｏｍＦｏｂｙｍ
２　Ｆ′ｔｒ＝ｚｓｃｏｒｅ（Ｆｔｒ）
３　ｇｅｔＸ，ＹｆｒｏｍＦ′ｔｒｂｙＬ
４　ｃｒｅａｔｅＬＳＴＭｃｅｌｌｂｙＳｓｔａｔｅ
５　ｃｏｎｎｅｃｔＬＳＴＭｎｅｔｂｙＬＳＴＭｃｅｌｌａｎｄＬ
６　ｉｎｉｔｉａｌｉｚｅＬＳＴＭｎｅｔｂｙｓｅｅｄ
７　ｆｏｒｅａｃｈｓｔｅｐｉｎ１：ｓｔｅｐｓ
８　　Ｐ＝ＬＳＴＭｆｏｒｗａｒｄ（Ｘ）

９ ｌｏｓｓ＝∑
Ｌ（ｍ－Ｌ）

ｉ＝１
（ｐｉ－ｙｉ）

２／［Ｌ（ｍ－Ｌ）］

１０ ｕｐｄａｔｅＬＳＴＭｎｅｔｂｙＡｄａｍｗｉｔｈｌｏｓｓａｎｄη
１１　ｇｅｔＬＳＴＭｎｅｔ
１２　ｆｏｒｅａｃｈｊｉｎ０：（ｎ－ｍ－１）
１３ Ｐｆ＋ｊ＝ＬＳＴＭ


ｎｅｔ（Ｙｆ＋ｊ）

１４ ａｐｐｅｎｄＰｏｗｉｔｈＰｆ＋ｊ［－１］
１５　Ｐｔｅ＝ｄｅ＿ｚｓｃｏｒｅ（Ｐｏ）
１６　ｅｒｒｏｒｍｅａｓｕｒｅε（Ｐｔｅ，Ｆｔｅ），εｅ（Ｐｔｒ，Ｆｔｒ）

　　其中：训练过程涉及输入层、隐藏层、输出层、
网络训练４个模块，预测过程主要涉及输出层模
块；ＬＳＴＭｃｅｌｌ表示 ＬＳＴＭ隐藏层细胞（如图２所示）；
ＬＳＴＭｎｅｔ表示 ＬＳＴＭ隐藏层网络（如图 ３所示）；εｅ
为误差度量函数。

２．２　基于多层网格搜索的 ＬＳＴＭ 预测模型参数
优选

　　在构建上述 ＬＳＴＭ预测模型中，涉及到众多
参数，其中以分割窗口长度 Ｌ、状态向量大小 Ｓｓｔａｔｅ
和学习率 η最为关键［１６］

。为了达到更好的预测

效果，本文采用网格搜索的方法对这 ３个参数进
行优选。相比与其他的超参数优化方法（比如遗

传算法
［２３］
、随机搜索算法

［１６］
、粒子群算法

［２４］
，贝

叶斯算法
［２５］
等），网格搜索是一种简单实用、容易

并行计算且计算耗时可控的优化方法
［２６］
，能够很

好地满足故障时间序列预测的任务需求和实验要

求。参数优选的依据是测试集全部测试点上的预

５７７
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测精度最高，即预测误差 ε（Ｐｔｅ，Ｆｔｅ）最小，目标函
数可以表示为

ｍｉｎε（Ｐｔｅ，Ｆｔｅ）

ｓ．ｔ．

２≤ Ｌ≤ Ｌｍａｘ≤ ｍ，ｓｔｅｐＬ Ｌ
２≤ Ｓｓｔａｔｅ≤ Ｓｍａｘ，ｓｔｅｐｓｔａｔｅ Ｓｓｔａｔｅ
η∈ ｛η１，η２，…，ηｒ｝，ｓｔｅｐη ｒ
Ｌ，Ｓｓｔａｔｅ，ｒ，ｓｔｅｐＬ，ｓｔｅｐｓｔａｔｅ，ｓｔｅｐη∈










Ｎ

（２３）

式中：ｓｔｅｐＬ、ｓｔｅｐｓｔａｔｅ和 ｓｔｅｐη分别为对应参数的网
格搜索步长。Ｌ、Ｓｓｔａｔｅ和 η这 ３个参数构成了一个
三维搜索空间，可以通过多层网格搜索算法

（算法２）获取最优参数组合。搜索过程主要包括
３层，从内到外分别对 Ｓｓｔａｔｅ、Ｌ和 η进行网格搜索。
首先，固定随机种子数 ｓｅｅｄ和训练步数 ｓｔｅｐｓ，根
据式（２３）预设３个参数的取值范围（为了降低模
型复杂度，分别将 Ｌｍａｘ和 Ｓｍａｘ控制在较小的取
值）；然后，分别遍历 ３个参数的取值范围，在最
内层训练并预测 ＬＳＴＭ故障时间序列模型（如算
法２所示，表示为 ＬＳＴＭｐｒｅｄｉｃｔ），保存对应的模型参
数和模型精度；最后，对所有保存的结果按照预测

精度由高到低排序，则最前面的参数组合即优选

的模型参数。

算法２　ＬＳＴＭ预测模型参数优选
输入：Ｆｏ，ｓｅｅｄ，ｓｔｅｐｓ，ｍ，Ｌ，Ｓｓｔａｔｅ，η，ｓｔｅｐＬ，

ｓｔｅｐｓｔａｔｅ，ｓｔｅｐη。
输出：测试集上预测误差较低的参数组合。

１　ｐｒｅｄｅｆｉｎｅｖａｌｕｅｓｏｆｓｅｅｄ，ｓｔｅｐｓ
２　ｐｒｅｄｅｆｉｎｅｖａｌｕｅｒａｎｇｅｓｏｆＬ，Ｓｓｔａｔｅ，η
３　ｆｏｒｅａｃｈηｉｎη１，η２，…，ηｒｂｙｓｔｅｐη
４　　ｆｏｒｅａｃｈＬｉｎ２：ＬｍａｘｂｙｓｔｅｐＬ
５　　　　ｆｏｒｅａｃｈＳｓｔａｔｅｉｎ２：Ｓｍａｘｂｙｓｔｅｐｓｔａｔｅ
６　　　　　ｅｘｅｃｕｔｅＬＳＴＭｐｒｅｄｉｃｔ（Ｆｏ，ｍ，Ｌ，

Ｓｓｔａｔｅ，ｓｅｅｄ，ｓｔｅｐｓ，η）
７　　　　　ａｐｐｅｎｄｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈＬ，Ｓｓｔａｔｅ，η，

ε（Ｐｔｅ，Ｆｔｅ），ε（Ｐｔｒ，Ｆｔｒ）
８　ｅｎｄ（ｆｏｒ）；ｅｎｄ（ｆｏｒ）；ｅｎｄ（ｆｏｒ）
９　ｒｅｔｕｒｎｒｅｓｕｌｔｓｒａｎｋｅｄｂｙε（Ｐｔｅ，Ｆｔｅ）

３　实验验证

本节结合一个航空领域的工业案例，应用

第２节提出的 ＬＳＴＭ预测模型及其参数优选算法
展开实验验证。

３．１　实验准备
首先介绍实验中所选用的故障数据集，与本

文提出的 ＬＳＴＭ模型相对比的其他时间序列预测
模型，评价不同预测模型优劣的精度度量指标，以

及实验运行平台和软硬件环境配置。

３．１．１　数 据 集
实验数据采用文献［３］提供的系统级故障时

间序列数据集。该数据集包含两架正在运营的波

音７３７飞机 １８年（１９９７—２０１４年）的故障记录，
通过整理后得到２个包含２１６个数据点的月度故
障时间序列数据。故障时间序列如图 ４所示，分
别对应 Ａ飞机和 Ｂ飞机 ２个数据源，横坐标为年
份，纵坐标为月度故障数。从图中可以看出，这

２个系统级故障数据相比于文献［７］提供的组件
级故障数据表现出更为复杂的曲线形态。此外，

对于复杂系统来说，一定时期内发生的故障数可

以视为系统的平均故障率
［２７］
，用公式表示为 λａ＝

∑
Ｎ

ｉ＝１
ｆｉ∑

Ｎ

ｉ＝１
ｔｉ＝１／ＭＴＢＦ，其中 ｆｉ和 ｔｉ分别为第 ｉ

次使用周期中发生的故障数和工作时长，Ｎ为指
定时期内的工作次数，ＭＴＢＦ（ＭｅａｎＴｉｍｅＢｅｔｗｅｅｎ
Ｆａｉｌｕｒｅ）为平均故障间隔时间。因此，本文选择故
障数这一重要的可靠性指标作为实验对象，并设

定前１７年的２０４个数据点作为训练集，第 １８年
的１２个数据点作为测试集。

图 ４　Ａ、Ｂ飞机的月度故障时间序列数据

Ｆｉｇ．４　Ｍｏｎｔｈｌｙｆａｉｌｕｒｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｄａｔａｆｏｒ

ＡｉｒｃｒａｆｔＡａｎｄＡｉｒｃｒａｆｔＢ

３．１．２　对比模型
除了第 １节提到的 ＲＮＮ和 ＧＲＵ模型，本文

将 ＬＳＴＭ模型与以下５种时间序列预测模型进行
实验对比。

１）ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓ模型
ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓ又称３次指数平滑，是一种能够

处理含有趋势性和周期性成分的时间序列分析方

法
［２８］
。其思想是利用历史数据的不同特征成分

（水平、趋势和季节）来递推当前数据。ＨｏｌｔＷｉｎ
ｔｅｒｓ模型的重要参数是与特征成分对应的 ３个平
滑系数，即 α、β和 γ，取值均为 ０到 １之间，且越
靠近１则预测结果越依赖于近期观测值。此外，
根据季节性成分在递推公式中的不同组织形式，

ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓ模型又分为加法和乘法２种类型（分

６７７
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别表示为 ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓａ和 ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓｍ）。在实
际使用中，这２种类型均需要计算不同特征成分
的初始值，并根据均方误差最小来计算 ３个平滑
系数。

２）自回归移动平均
ＡＲＩＭＡ是时间序列分析的经典理论和方法，

其模型可以表示为 ＡＲＩＭＡ（ｐ，ｄ，ｑ），其中 ｐ、ｄ、ｑ
分别为自回归项数、差分次数、移动平均项数

［２９］
。

在实际使用中，这 ３个参数可以通过观测自相关
函数（ＡｕｔｏＣｏｒｒｅｌａｔｉｏｎＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＡＣＦ）和偏自相关
函数（ＰａｒｔｉａｌＡｕｔｏＣｏｒｒｅｌａｔｉｏｎＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＰＡＣＦ）确
定，也可以通过计算ＡＩＣ（ＡｋａｉｋｅＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＣｒｉｔｅ
ｒｉｏｎ）或 ＢＩＣ（ＢａｙｅｓｉａｎＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＣｒｉｔｅｒｉｏｎ）值取
其最小来确定。本文采用了文献［３０］提出的自
动化方法建立 ＡＲＩＭＡ模型。

３）奇异谱分析
ＳＳＡ是一种时域和频域相结合的非参数方

法，可以用于处理非线性、非平稳以及包含噪声的

时间序列，其核心思想是提取序列中的有效成分

建模和预测
［３１］
。ＳＳＡ包括分解和重构 ２个过程，

其中分解过程又包括嵌入和奇异值分解（Ｓｉｎｇｕｌａｒ
ＶａｌｕｅＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＳＶＤ）２个子过程，重构过程
又包括分组和对角平均２个子过程。在实际使用
中，需要确定的 ２个参数为嵌入子过程的窗口长
度 Ｌｓｓａ和分组子过程的分组类别 Ｇｓｓａ。本文根据
文献［３２］提出的方法确定这 ２个参数的取值范
围并取其最大值。此外，ＳＳＡ包含递归和向量
２种预测方法（分别表示为 ＳＳＡｒ和 ＳＳＡｖ），其中
向量预测方法拥有更好的稳定性但是需要消耗更

多的计算资源。

４）多元线性回归
多元线性回归（ＭｕｌｔｉｐｌｅＬｉｎｅａｒＲｅｇｒｅｓｓｉｏｎ，

ＭＬＲ）是一种广泛应用于预测任务的多因素分析
方法

［３３］
。ＭＬＲ用于时间序列预测的模型可以表

示为 Ｙｔ＝ａ０＋ａ１Ｙｔ－１＋ａ２Ｙｔ－２＋… ＋ａｋＹｔ－ｋ＋ｅ，其
中：Ｙｔ为 ｔ时刻的预测值，ａ１，ａ２，…，ａｋ为不同历
史时刻数据 Ｙｔ－１，Ｙｔ－２，…，Ｙｔ－ｋ对应的回归系数，

ａ０和 ｅ分别为偏置项和误差项
［３４］
。当连续的历

史时刻数据被选为多因素变量时，ｋ也可以称为
窗口长度（表示为 Ｌｍｌｒ）。本文选定连续 ２年的月
度故障数据点个数２４作为 ｋ的取值。

５）支持向量回归
ＳＶＲ是一种可以用于时间序列预测的机器

学习方法
［３５］
。这种方法通过一个非线性核函数

将多维输入映射到更高维度的特征空间后执行回

归运算，进而得到与输出指标的非线性映射关系。

本文选择常用的高斯径向基函数（ＧａｕｓｓｉａｎＲａｄｉａｌ
ＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＲＢＦ）作为非线性核函数，并采用
文献［３６］提出的启发式方法计算核函数参数 σｓｖｒ
和误差边界 ε。此外，ＳＶＲ模型的惩罚因子 Ｃ和窗
口长度 Ｌｓｖｒ分别设置为３和２４。
３．１．３　度量指标

本文从以下 ２个方面评价所有的预测模型：
计算耗时和模型精度。对于计算耗时，本文统计

了每个模型在构建过程中消耗的时间；对于模型

精度，本文选择均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅ
Ｅｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）作为度量标准。ＲＭＳＥ的计算公式

可以表示为 ＲＭＳＥ＝ ∑
Ｔ

ｔ＝１
（ｙｔ－ｆｔ）

２

槡
／Ｔ，其中，ｆｔ

和 ｙｔ分别为故障时间序列在 ｔ时刻的观测值和模
型输出值，Ｔ为数据点个数。本文通过对训练集
和测试集分别计算 ＲＭＳＥ值来定量地评价模型的
拟合和预测精度。

３．１．４　平台和环境
实验所使用计算机的配置如下：处理器为英

特尔酷睿 ＤｕｏＣＰＵｉ５６５００，ＣＰＵ频率为３．２０ＧＨｚ
和３．１９ＧＨｚ；内存为 ４．００ＧＢ；操作系统为 Ｗｉｎ
ｄｏｗｓ１０（６４位）；程序设计语言为 Ｐｙｔｈｏｎ３．５．２
（６４位）和 Ｒ３．３．３（６４位）；集成开发环境为 Ｐｙ
Ｃｈａｒｍ ＣｏｍｍｕｎｉｔｙＥｄｉｔｉｏｎ２０１６．３．２和 Ｒｓｔｕｄｉｏ
０．９９．９０３。程序设计过程中，ＲＮＮ、ＬＳＴＭ和 ＧＲＵ
模型由 Ｐｙｔｈｏｎ的 ｔｅｎｓｏｒｆｌｏｗ０．１２．０ｒｃ０［３７］程序包
实现，ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓ、ＡＲＩＭＡ、ＳＳＡ、ＭＬＲ和 ＳＶＲ模
型由 Ｒ的 ｓｔａｔｓ３．３．３［３８］、ｆｏｒｅｃａｓｔ８．０［３９］、Ｒｓｓａ
０．１４［４０］和 ｒｍｉｎｅｒ１．４．２［４１］程序包实现。
３．２　实验结果

首先，以飞机 Ａ为例，应用 ２．１节提出的方
法对标准化后的故障时间序列训练集建立 ＬＳＴＭ
预测模型。这里初步根据经验确定模型参数，分

割窗口长度 Ｌ取最小值 ２，状态向量大小 Ｓｓｔａｔｅ取
半年的月度故障数据点个数６，随机种子数ｓｅｅｄ＝
１，训练步数 ｓｔｅｐｓ＝５００。图 ５展示了相同参数下
不同学习率（η＝０．０５，０．１，０．５）训练 ＬＳＴＭ模型
的损失变化和模型精度。可以看出：当 η＝０．０５
和 η＝０．１时，最终获得的损失较小（０．８３左右）；
３个学习率对应的训练集拟合精度基本相同
（ＲＭＳＥ值在２．０附近）；在３、４、５、６和 １２个测试
点上，η＝０．１的预测精度最高（ＲＭＳＥ值最低）。
因此，本文选定 η＝０．１训练 ＬＳＴＭ模型。

为了验证 ＬＳＴＭ模型在不同类型循环神经网
络中的优势，本文将 ＬＳＴＭ模型的隐藏层细胞替
换为 ＲＮＮ和 ＧＲＵ结构，并以相同参数进行实验。

７７７
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图 ５　不同学习率的损失变化和模型精度对比（Ａ飞机）

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｓｓｃｈａｎｇｅａｎｄｍｏｄｅｌａｃｃｕｒａｃｙ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇｒａｔｅｓ（ＡｉｒｃｒａｆｔＡ）

实验结果如图 ６所示。从图中可以看出：ＬＳＴＭ
和 ＧＲＵ的损失变化相似并且都优于 ＲＮＮ，对应
的训练集拟合精度也较高；在５、６和１２个测试点
上，ＬＳＴＭ的预测精度要高于 ＲＮＮ和 ＧＲＵ。

为了进一步验证 ＬＳＴＭ模型的应用效果，本
文采用不同的时间序列预测模型进行对比，实验

结果如表 １所示。从表中可以看出：ＬＳＴＭ模型
的拟合精度要低于 ＳＳＡ和 ＳＶＲ模型，但是高于其
他６种模型；ＬＳＴＭ模型的整体预测精度较高，在
６和１２个测试点上的预测精度最高（ＲＭＳＥ值分
别达到了 ２．１０９和 ２．１９６）；ＬＳＴＭ模型在该参数
组合下的计算耗时要少于ＡＲＩＭＡ模型，但是多于
其他８种模型。

对于 Ｂ飞机，实验流程与 Ａ飞机类似。这里
根据经验调整模型参数，令状态向量大小Ｓｓｔａｔｅ仍

图 ６　不同隐藏层细胞的损失变化和模型精度对比

（学习率 η＝０．１，Ａ飞机）

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｓｓｃｈａｎｇｅａｎｄｍｏｄｅｌａｃｃｕｒａｃｙ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｉｄｄｅｎｌａｙｅｒｃｅｌｌｓ（ｌｅａｒｎｉｎｇ

ｒａｔｅη＝０．１，ＡｉｒｃｒａｆｔＡ）

然取 ６，分割窗口长度 Ｌ取一年的月度故障数据
点个数 １２，随机种子数 ｓｅｅｄ＝１００，训练步数
ｓｔｅｐｓ＝１０００。图７展示了相同参数下不同学习率
（η＝０．０１，０．０３，０．０５）训练 ＬＳＴＭ模型的损失变
化和模型精度。可以看出：３个学习率对应的训
练集拟合精度基本相同（ＲＭＳＥ值在 １．２附近）；
η＝０．０５时存在一定的过拟合现象，导致预测精
度波动较大；在 ６和 １２个测试点上，η＝０．０３的
预测精度最高（ＲＭＳＥ值最低）。因此，本文选定
η＝０．０３训练 ＬＳＴＭ模型。

接下来，本文替换隐藏层细胞为 ＲＮＮ和
ＧＲＵ结构并进行实验，结果如图 ８所示。可以看
出，ＬＳＴＭ模型无论是在损失变化还是整体模型

８７７
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表 １　不同预测模型实验结果对比（Ａ飞机）

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ（ＡｉｒｃｒａｆｔＡ）

模　型 模型参数

训练集

拟合

ＲＭＳＥ值

测试集预测 ＲＭＳＥ值

１个
测试点

２个
测试点

３个
测试点

６个
测试点

１２个
测试点

耗时／ｓ

ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓａ α＝０．０４４，β＝０．０７３，γ＝０．２２３ ２．６１７ ０．０８８ ０．０６９ ２．２７８ ２．８８２ ２．５９５ ０．０２

ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓｍ α＝０，β＝０，γ＝０．６ ３．１９９ １．７０４ １．２０５ ２．８３７ ３．１７９ ３．０６６ ０．０２

ＡＲＩＭＡ ｐ＝２，ｄ＝１，ｑ＝２ ２．３２９ １．４７５ １．２２４ ２．７１２ ２．８３２ ２．５０９ １．５３

ＳＳＡｒ Ｌｓｓａ＝９６，Ｇｓｓａ＝ｌｉｓｔ（１：５０） ０．７７０ ２．４８７ １．７８１ １．８７１ ２．４３７ ２．６２２ ０．０２

ＳＳＡｖ Ｌｓｓａ＝９６，Ｇｓｓａ＝ｌｉｓｔ（１：５０） ０．７７０ ２．５０９ １．８４３ ２．１７５ ２．５００ ２．２９５ ０．０２

ＭＬＲ Ｌｍｌｒ＝２４ ２．２２１ ２．４９０ １．７７３ ２．６０２ ２．６１７ ２．３８１ ０．０２

ＳＶＲ Ｌｓｖｒ＝２４，Ｃ＝３，ε＝０．２５９，σｓｖｒ＝０．０２３ １．１６７ １．７４０ １．５２６ １．９６７ ２．１３９ ２．３２１ ０．０３

ＲＮＮ Ｌ＝２，Ｓｓｔａｔｅ＝６，ｓｅｅｄ＝１，ｓｔｅｐｓ＝５００，η＝０．１ ２．１８３ １．７１６ １．２２５ １．９９５ ２．５２８ ２．５９５ ０．６１

ＧＲＵ Ｌ＝２，Ｓｓｔａｔｅ＝６，ｓｅｅｄ＝１，ｓｔｅｐｓ＝５００，η＝０．１ １．９８２ １．９２１ １．６５１ ２．９２０ ２．６９１ ２．２４８ ０．７８

ＬＳＴＭ Ｌ＝２，Ｓｓｔａｔｅ＝６，ｓｅｅｄ＝１，ｓｔｅｐｓ＝５００，η＝０．１ １．９６２ １．９１９ １．５７７ ２．７４５ ２．１０９ ２．１９６ ０．８１

　　注：最小 ＲＭＳＥ值和最小耗时由下划线标记。

图 ７　不同学习率的损失变化和模型

精度对比（Ｂ飞机）

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｓｓｃｈａｎｇｅａｎｄｍｏｄｅｌａｃｃｕｒａｃｙ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇｒａｔｅｓ（ＡｉｒｃｒａｆｔＢ）

图 ８　不同隐藏层细胞的损失变化和模型精度对比

（学习率 η＝０．０３，Ｂ飞机）

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｓｓｃｈａｎｇｅａｎｄｍｏｄｅｌａｃｃｕｒａｃｙ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｉｄｄｅｎｌａｙｅｒｃｅｌｌｓ（ｌｅａｒｎｉｎｇ

ｒａｔｅη＝０．０３，ＡｉｒｃｒａｆｔＢ）

９７７
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精度上都优于 ＲＮＮ和 ＧＲＵ模型。图 ９展示了
ＬＳＴＭ模型的拟合（图 ９（ａ））和预测（图 ９（ｂ））结
果，其中黑色线条分别代表原始故障时间序列数

据划分的训练集和测试集，灰色线条分别代表

ＬＳＴＭ模型在训练集和测试集上的拟合序列和预
测序列。从图中可以看出，在 １２个测试点上，
ＬＳＴＭ模型很好地跟踪了真实的故障数据，达到
了比较理想的预测效果。

最后，ＬＳＴＭ模型和不同时间序列预测模型
的实验对比结果如表 ２所示。从表中可以看出：
ＬＳＴＭ模型的拟合精度要低于ＳＳＡ模型，但是高

图 ９　ＬＳＴＭ模型的拟合和预测结果

（学习率 η＝０．０３，Ｂ飞机）

Ｆｉｇ．９　ＦｉｔｔｉｎｇａｎｄｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈＬＳＴＭ

ｍｏｄｅｌ（ｌｅａｒｎｉｎｇｒａｔｅη＝０．０３，ＡｉｒｃｒａｆｔＢ）

于其他７种模型；ＬＳＴＭ模型的整体预测精度较
高，在 ３、６、１２个测试点上的预测精度最高
（ＲＭＳＥ值分别达到了 １．７０３、１．２３７和 １．５８０）；
ＲＮＮ、ＧＲＵ和 ＬＳＴＭ模型在该参数组合下的计算
耗时要明显多于其他 ７种模型，并且以 ＬＳＴＭ模
型耗时最多。

３．３　参数优选
在３．２节的实验中，ＬＳＴＭ模型的参数取值

主要是通过经验来确定的。本节应用２．２节提到
的多层网格搜索算法，对 ＬＳＴＭ模型的 ３个关键
参数进行优选。首先，固定非关键参数取值：随机

种子数 ｓｅｅｄ＝１，训练步数 ｓｔｅｐｓ＝５００；然后，设
定３个参数的取值范围：分割窗口长度 Ｌ∈｛２，
３，…，２４｝，状态向量大小 Ｓｓｔａｔｅ∈｛２，３，…，２４｝，学
习率η∈｛０．００１，０．００３，０．００５，０．０１，０．０３，０．０５｝，
其中 Ｌ和 Ｓｓｔａｔｅ的搜索步长为 １；最后，设置目标函
数为 １２个测试点上预测精度最高（ＲＭＳＥ值最
小），应用２．２节中的算法２进行网格搜索。

图１０和图 １１分别展示了针对 ２个数据源
（Ａ飞机和 Ｂ飞机）建立２．１节提到的 ＬＳＴＭ预测
模型的参数搜索结果。在每个子图中，横坐标为

分割窗口长度 Ｌ，纵坐标为状态向量大小 Ｓｓｔａｔｅ，Ｒｍ
为最小 ＲＭＳＥ值；不同子图对应学习率 η的不同
取值；网格中的方块面积越大、颜色越深表示

ＲＭＳＥ值越小。从图１０和图１１中可以看出，当 Ｌ
和 Ｓｓｔａｔｅ取值较小时更容易获得较高的预测精度。
表３和表４分别列出了针对 ２个数据源的前 ５组
最优参数组合以及对应的模型精度。表 １和表 ２
对比可知，优选后的 ＬＳＴＭ模型精度明显提高。

表 ２　不同预测模型实验结果对比（Ｂ飞机）

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ（ＡｉｒｃｒａｆｔＢ）

模　型 模型参数

训练集

拟合

ＲＭＳＥ值

测试集预测 ＲＭＳＥ值

１个
测试点

２个
测试点

３个
测试点

６个
测试点

１２个
测试点

耗时／ｓ

ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓａ α＝０．０１１，β＝０．２１０，γ＝０．１９１ ２．９０７ １．７４９ ３．６０５ ３．３５３ ２．６０９ ２．４７４ ０．０２

ＨｏｌｔＷｉｎｔｅｒｓｍ α＝０，β＝０，γ＝０．４３８ ３．２３１ １．８３７ ４．２５２ ３．８０７ ２．９５０ ２．８１６ ０．０２

ＡＲＩＭＡ ｐ＝４，ｄ＝１，ｑ＝１ ２．５６５ １．７１９ ２．０７９ ２．５６６ ２．０９１ ２．０２１ １．７７

ＳＳＡｒ Ｌｓｓａ＝９６，Ｇｓｓａ＝ｌｉｓｔ（１：５０） ０．８５３ ０．１７８ ２．１４２ １．７６８ ４．２８９ ５．０２３ ０．０２

ＳＳＡｖ Ｌｓｓａ＝９６，Ｇｓｓａ＝ｌｉｓｔ（１：５０） ０．８５３ ０．７３０ １．６８６ １．９８７ ２．９０４ ３．１６１ ０．０２

ＭＬＲ Ｌｍｌｒ＝２４ ２．５４７ １．７２９ ２．０２６ ２．９１２ ２．４１８ ２．３６０ ０．０２

ＳＶＲ Ｌｓｖｒ＝２４，Ｃ＝３，ε＝０．２５２，σｓｖｒ＝０．０２３ １．３５３ ０．２４１ １．３７４ ２．８９３ ２．２７８ ２．１２１ ０．０３

ＲＮＮ Ｌ＝１２，Ｓｓｔａｔｅ＝６，ｓｅｅｄ＝１００，ｓｔｅｐｓ＝１０００，η＝０．０３ ２．０５８ ０．８２８ ２．６３０ ２．５５６ ２．４８４ ２．６７１ ３．１３

ＧＲＵ Ｌ＝１２，Ｓｓｔａｔｅ＝６，ｓｅｅｄ＝１００，ｓｔｅｐｓ＝１０００，η＝０．０３ １．５５９ １．６９６ １．２５７ ３．５２５ ２．８１５ ２．６９０ ５．３６

ＬＳＴＭ Ｌ＝１２，Ｓｓｔａｔｅ＝６，ｓｅｅｄ＝１００，ｓｔｅｐｓ＝１０００，η＝０．０３ １．２７６ ０．９５６ １．６９１ １．７０３ １．２３７ １．５８０ ５．６４

　　注：最小 ＲＭＳＥ值和最小耗时由下划线标记。
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图 １０　ＬＳＴＭ模型 ３参数多层网格搜索结果（Ａ飞机）

Ｆｉｇ．１０　ＭｕｌｔｉｌａｙｅｒｇｒｉｄｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＬＳＴＭｍｏｄｅｌ（ＡｉｒｃｒａｆｔＡ）

图 １１　ＬＳＴＭ模型 ３参数多层网格搜索结果（Ｂ飞机）

Ｆｉｇ．１１　ＭｕｌｔｉｌａｙｅｒｇｒｉｄｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｔｈｒｅｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＬＳＴＭｍｏｄｅｌ（ＡｉｒｃｒａｆｔＢ）

１８７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

表 ３　ＬＳＴＭ 模型前 ５组最优参数组合以及对应的模型精度（Ａ飞机）

Ｔａｂｌｅ３　ＴｈｅｆｉｒｓｔｆｉｖｅｇｒｏｕｐｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｍｏｄｅｌａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒＬＳＴＭ ｍｏｄｅｌ（ＡｉｒｃｒａｆｔＡ）

排　名
模型参数

Ｌ Ｓｓｔａｔｅ η

训练集

拟合 ＲＭＳＥ值

测试集预测 ＲＭＳＥ值

１个测试点 ２个测试点 ３个测试点 ６个测试点 １２个测试点
耗时／ｓ

１ ３ ２１ ０．００５ １．２６１ ０．６９４ ０．９２１ １．２６１ １．１５４ １．６７６ １．５６

２ １４ １０ ０．０３ ０．３２１ ２．５３９ １．８３４ ２．５０６ ２．３９０ １．９０９ ３．６３

３ １７ ８ ０．００５ １．３１１ １．９２３ １．８２４ ２．１３７ ２．００４ ２．０４１ ３．９４

４ １９ １１ ０．０３ ０．２８９ ０．０５４ ０．７６２ １．２９０ ２．０５８ ２．０６１ ４．８４

５ ４ １６ ０．０３ ０．５８４ ３．８６０ ２．７５９ ２．３９５ １．９９１ ２．０８１ １．６６

表 ４　ＬＳＴＭ 模型前 ５组最优参数组合以及对应的模型精度（Ｂ飞机）

Ｔａｂｌｅ４　ＴｈｅｆｉｒｓｔｆｉｖｅｇｒｏｕｐｓｏｆｏｐｔｉｍａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｍｏｄｅｌａｃｃｕｒａｃｙｆｏｒＬＳＴＭ ｍｏｄｅｌ（ＡｉｒｃｒａｆｔＢ）

排　名
模型参数

Ｌ Ｓｓｔａｔｅ η

训练集

拟合 ＲＭＳＥ值

测试集预测 ＲＭＳＥ值

１个测试点 ２个测试点 ３个测试点 ６个测试点 １２个测试点
耗时／ｓ

１ １０ ７ ０．００５ １．７９４ １．７０３ １．２０９ １．００５ ０．９４２ ０．８６４ ２．５５

２ ３ １８ ０．００３ ２．２８８ ０．８３３ １．３９８ １．１６２ １．２２７ １．５７１ １．４４

３ １９ １８ ０．００５ ０．９４５ ０．４９５ １．８０４ ２．２０６ ２．０９３ １．６３６ ５．９５

４ ３ １３ ０．００３ １．９７８ ０．３０６ １．４００ １．５１７ １．３００ １．６４７ １．３１

５ ３ ６ ０．０１ ２．０５６ ０．５６３ １．４３６ １．４４０ １．１８２ １．６４７ ０．９７

４　结　论

本文提出了基于 ＬＳＴＭ循环神经网络的系统

级故障时间序列预测方法，包括对 ＬＳＴＭ模型的
训练、预测以及参数优选等内容。实验验证表明：

１）与典型的时间序列预测模型相比，ＬＳＴＭ
模型的拟合和预测性能整体更优。

２）ＬＳＴＭ模型在训练过程中的损失变化和模
型精度对学习率的取值较为敏感，过低或过高的

学习率可能会导致欠拟合或过拟合问题，影响模

型的预测性能。

３）与其他类型的循环神经网络（ＲＮＮ和
ＧＲＵ）相比，ＬＳＴＭ模型的拟合和预测精度整体更
高，但是训练过程的耗时也更多。

４）基于多层网格搜索的参数优选算法效果
显著，特别是对于第２个数据源（Ｂ飞机），在测试
点１２上的预测精度（ＲＭＳＥ值）达到了０．８６４，而
文献［８］中提出的混合模型其最优 ＲＭＳＥ值仅为
１．８７９。

总的来说，本文验证了 ＬＳＴＭ模型在可靠性
预测领域中的适用性，扩展了深度学习技术的应

用范畴。基于目前的工作，后续可以展开进一步

研究：比如扩展隐藏层层数，检验多隐藏层 ＬＳＴＭ
网络结构的应用效果；或者从众多 ＬＳＴＭ模型参
数入手，寻求更有效的参数优化方法。此外，本文

是从历史数据出发，应用数据驱动的技术逆向建

立预测模型。下一步，可以从可靠性相关的领域

知识出发，应用提取出来的关键特征和要素正向

研究可靠性预测方法。

致谢　感谢任健老师在实验数据方面提供的
支持，感谢王森章博士在语言方面给予的帮助，感

谢评阅论文的各位专家。
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［３８］ＲＣｏｒｅＴｅａｍ．ＴｈｅＲｐｒｏｊｅｃｔｆｏｒｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇ［ＥＢ／ＯＬ］．

［２０１７０３２０］．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｒｐｒｏｊｅｃｔ．ｏｒｇ．

［３９］ＨＹＮＤＭＡＮＲ．ｒｏｂｊｈｙｎｄｍａｎ／ｆｏｒｅｃａｓｔ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１７０３

２０］．ｈｔｔｐｓ：∥ｇｉｔｈｕｂ．ｃｏｍ／ｒｏｂｊｈｙｎｄｍａｎ／ｆｏｒｅｃａｓｔ．

［４０］ＫＯＲＯＢＥＹＮＩＫＯＶＡ．ａｓｌ／ｒｓｓａ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１７０３２０］．ｈｔｔｐｓ：∥

ｇｉｔｈｕｂ．ｃｏｍ／ａｓｌ／ｒｓｓａ．

［４１］ＰＡＵＬＯＣ．ｒｍｉｎｅｒ：Ｄａｔａｍｉｎｉｎｇｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｓ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１７０３２０］．ｈｔｔｐｓ：∥ ｃｒａｎ．ｒｐｒｏｊｅｃｔ．

ｏｒｇ／ｐａｃｋａｇｅ＝ｒｍｉｎｅｒ．

　作者简介：

　王鑫　男，博士研究生。主要研究方向：数据驱动技术。

３８７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

吴际　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：模型驱

动、软件可靠性分析。

刘超　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：软件工程、

软件测试。
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ＷＡＮＧＸｉｎ１，ＷＵＪｉ１，，ＬＩＵＣｈａｏ１，ＹＡＮＧＨａｉｙａｎ１，ＤＵＹａｎｌｉ２，ＮＩＵＷｅｎｓｈｅｎｇ１，３

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；
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ｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇａｒｅｉｎｖｏｌｖｅｄ．Ｆｕｒｔｈｅｒｍｏｒｅ，ａｍｕｌｔｉｌａｙｅｒｇｒｉｄｓｅａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｐａｒａｍｅ
ｔｅｒｓｏｆＬＳＴＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｖａｒｉｏｕｓｔｙｐｉｃａｌｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃ
ｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ，ａｎｄｖａｌｉｄａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＬＳＴＭｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａ
ｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｖｅｓｔｒｏｎｇａｄａｐｔｉｖｅｎｅｓｓａｎｄｈｉｇｈｅｒａｃｃｕｒａｃｙｉｎｆａｉｌｕｒｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｏｎｇｓｈｏｒｔｔｅｒｍｍｅｍｏｒｙ（ＬＳＴＭ）ｍｏｄｅｌ；ｒｅｃｕｒｒｅｎｔｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ；ｆａｉｌｕｒｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｏｎ；ｍｕｌｔｉｌａｙｅｒｇｒｉｄｓｅａｒｃｈ；ｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ
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　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１３．１４０５．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＣｈｉｎａＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＳｐｅｃｉａｌＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔ（ＭＪＳ２０１３１０）；ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＦｏｕｎｄａｔｉｏｎＰｒｏｇｒａｍｏｆｔｈｅＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅ
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Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０５１０；录用日期：２０１７０６０９；网络出版时间：２０１７０８０３１０：５７
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　基金项目：国家自然科学基金 （６１５７１０２７，６１５２１０９１，６１４２７８０３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｄａｐｈｉｇｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：宋春江，冯骁尧 ，戴飞．基于波导缝隙天线的ＴＥＭ 室频率扩展方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：７８５
７９１．ＳＯＮＧＣＪ，ＦＥＮＧＸＹ，ＤＡＩＦ．ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｅｘｔｅｎｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆＴＥＭｃｅｌｌｓｂａｓｅｄｏｎｓｌｏｔｔｅｄｗａｖｅｇｕｉｄｅａｎｔｅｎｎａ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：７８５７９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２９６

基于波导缝隙天线的 ＴＥＭ室频率扩展方法
宋春江１，２，冯骁尧３，戴飞３，

（１．清华大学 工程物理系，北京 １０００８４；　２．北京系统工程研究所，北京 １００１０１；

３．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为突破实际测试当中的局限，研究了横电磁波传输（ＴＥＭ）室频率范围的扩
展方法。运用电磁场与微波技术相关原理，通过分析 ＴＥＭ室壳体开缝对高次模的影响，利用
壳体表面电流分布变化规律和波导缝隙天线原理重新解释了开缝对高次模的抑制作用，进而

提出了一种 ＴＥＭ室壳体表面开缝的设计方法。通过电磁场数值仿真，验证了抑制高次模工程
方法的有效性，并对其控制参数和约束条件的准确性进行了分析评估；通过加工实物并进行实

测，进一步验证了新方法的效果。仿真与测试结果表明，开缝抑制高次模的工程方法能够在不

减小测试空间与影响主模传输的前提下，将测试带宽扩展了４２．９％。
关　键　词：横电磁波传输（ＴＥＭ）室；电磁兼容；高次模；工作带宽；波导缝隙天线
中图分类号：ＴＭ９３７．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７８５０７

　　横电磁波传输（ＴＥＭ）室是一种重要的电磁
兼容测试设备，最初由 Ｃｒａｗｆｏｒｄ于 １９７４年提
出

［１］
。ＴＥＭ室基于变形的同轴线，内部可传输

ＴＥＭ波。ＴＥＭ室由主传输段和过渡段两部分组
成，被试品置于主传输段可测得其电磁发射特性。

按照电磁场理论，为避免出现高次模，同轴线上限

使用频率与其截面的最大尺寸成反比：截面尺寸越

大，上限使用频率越低。因此，ＴＥＭ室的测试空间
与频率范围是一对矛盾的指标，无法同时满足。

国内外学者在扩展 ＴＥＭ室的测试空间和频
带范围方面开展了许多研究，进行了一些有益尝

试。Ａｒｅｚｏｏｍａｎｄ等借助电磁场数值仿真工具 ＣＳＴ
和 ＨＦＳＳ，针对标准 ＴＥＭ室提出了 ２种改进内导
体结构以实现良好匹配的方法

［２］
。戴飞、宋春江

等提出了利用对称结构构建二元 ＴＥＭ室扩展测
试空间的方法

［３４］
。Ｗｅｎ等研究了带状线 ＴＥＭ室

结构及其工作频段的扩展方法
［５］
。

在不改变几何尺寸的前提下，扩展使用频段

一直是 ＴＥＭ室的研究热点，其核心是抑制小室产
生高次模。ＴＥＭ室前几阶高次模是 ＴＥ模式，此
模式严重影响了小室内部的场强分布，限制了小

室的工作带宽
［６］
。Ｗａｌｔｅｒｓ和 Ｌｅａｔ提出了内导体

开缝切断高次模表面电流以抑制非对称小室

ＴＥ１１１谐振模式的方法
［７］
。Ｄｅｎｇ等提出了一系列

扩展 ＴＥＭ室工作带宽的方法，包括壳体和隔膜开
缝（切断高次模表面电流从而抑制高次模）、放置

磁环或铁氧体元件（在高次模频率产生高阻抗抑

制电流传输）以及敷设吸波材料（通过降低高次

模品质因数抑制高次模）等
［８９］
。

上述文献也指出一些使用上的约束和待改进

之处，如壳体开缝虽然扩展工作带宽，但会对外产

生辐射，影响小室的屏蔽性能，必须将小室置于内

贴敷吸波材料的屏蔽箱中使用；在小室内壁敷设

吸波材料压缩了有效的测试空间，会削弱主模的

lenovo
全文下载
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场强等。虽然国内外学者通过实验或者数值仿真

针对壳体开缝的效果进行了研究，但未给出开缝

的设计方法。为此，本文通过分析壳体表面电流

的分布变化，根据波导缝隙天线理论，进一步解释

了开缝对高次模的抑制作用，并提出一种不同于

文献［８９］的开缝方案。

１　壳体表面开缝扩展频率范围原理

首先通过 ＨＦＳＳ电磁场数值仿真软件建立
ＴＥＭ室模型，考察端口 Ｓ参数、小室内电磁场的
模式分布以及壳体电流的特点。建立的 ＴＥＭ室
模型结构尺寸如图１所示，总长度是 ｌ１＝３００ｍｍ，
主传输段的长宽高分别是 ｌ２＝１５０ｍｍ，ａ＝１５０ｍｍ
和ｂ＝１００ｍｍ，内部隔板的宽度与厚度分别是ｗ＝
１１４ｍｍ与 ｔ＝１ｍｍ，坐标系为空间直角坐标系 ，

其输入输出端口 Ｓ参数仿真结果如图２所示。在
ｆ＝１．６８ＧＨｚ之前的低频段，小室的 Ｓ１１保持在
－１５ｄＢ以下，说明输入端口能量的反射很小，阻
抗匹配情况良好；Ｓ２１基本保持在 －０．５ｄＢ以上，
说明输入输出端口之间能量的传输情况良好，损

耗非常微小。也就是说，小室的工作带宽是

１．６８ＧＨｚ。ｆ＝１．６８ＧＨｚ处，ＴＥＭ室的 Ｓ１１接近 ０，
而 Ｓ２１很小，大部分能量都被反射回去，此处即为
小室第一阶高次模产生的频点，由电场和磁场的

仿真结果也验证了第一阶高次模是 ＴＥ模式。

图 １　ＴＥＭ室结构尺寸

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｚｅｏｆＴＥＭｃｅｌｌ

图 ２　ＴＥＭ室 Ｓ参数仿真结果

Ｆｉｇ．２　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＳｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆＴＥＭｃｅｌｌ

ＴＥＭ室主模传输的是横电磁波，其电场和磁
场方向均垂直于电磁波的传输方向（ｚ轴），而电
流和磁场方向遵循右手螺旋定则，因此壳体表面

电流沿 ｚ轴方向流动（如图 ３所示）［１０］。ＴＥＭ室
的第一阶高次模是 ＴＥ模式，其电场方向仍然垂
直于 ｚ轴；磁场含有垂直于 ｚ轴方向的分量，但主
要分量沿着 ｚ轴的纵向（如图 ４所示）；壳体表面
电流方向（如图５所示）与磁场方向垂直，其主要
分量垂直于 ｚ轴［１１］

，符合麦克斯韦方程组。Ｅ、Ｈ、
Ｊ分别为电场强度、磁场强度和电流密度。

根据微波理论
［１１］
，沿着表面电流方向开缝，

不会破坏波导内部的传播模式；而垂直表面电流

方向开缝，会破坏传播模式。扩展工作频带的首

要目标是抑制第一阶高次模，而第一阶高次模与

主模在壳体表面电流方向不一致（如图 ３和图 ５
所示），因此在壳体表面沿 ｚ轴平行方向开缝，只
会切断高次模的电流，不会影响 ＴＥＭ模电流。这
种开缝方式破坏了高次模的边界条件，但对主

模的影响可以忽略，能够对高次模起到很好的抑

图 ３　主模电磁场和电流分布

Ｆｉｇ．３　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄａｎｄｃｕｒｒｅｎｔ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍａｉｎｍｏｄｅ

６８７
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图 ４　第一阶高次模电磁场分布

Ｆｉｇ．４　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｉｒｓｔ

ｏｒｄｅｒｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

图 ５　第一阶高次模电流分布

Ｆｉｇ．５　Ｃｕｒｒｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒ

ｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

制作用。

开缝后表面电流变化情况如图 ６所示，横向
表面电流被切断后明显减弱，进而抑制了高次模。

如图６所示，本文设计了与文献［８９］不同的
开缝方案，即仅在主传输段表面部分开缝。文

献［８９］的方案沿着传输方向在整个 ＴＥＭ室壳体
表面开缝，而且开缝数量也明显多于本文方案。

图 ６　ＴＥＭ室开缝后 １．６８ＧＨｚ电流分布

Ｆｉｇ．６　１．６８ＧＨｚｃｕｒｒｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｌｏｔｔｅｄＴＥＭｃｅｌｌ

２　ＴＥＭ室壳体表面的开缝设计

文献［８９］的开缝方案是以切断高次模的表
面电流抑制高次模传输。根据微波理论，金属表

面电流被切割将形成电磁辐射。因此，在 ＴＥＭ室
主传输段的壳体上开缝将形成类似波导缝隙天线

的结构。可根据波导缝隙天线理论［１２１３］，优化
开缝方式以提高辐射效率，从而在切断高次模电

流的基础上，通过增强高次模的辐射，进一步抑制

ＴＥＭ室高次模的传输。
传统矩形波导缝隙天线内的主模是 ＴＥ１０模

式，其开缝方式如图 ７所示［１４］
。其中，方式 １在

波导宽边纵向开缝，称之为宽边并联缝隙，与本文

图 ７　波导缝隙天线的形式［１４］

Ｆｉｇ．７　Ｔｙｐｅｓｏｆｓｌｏｔｔｅｄｗａｖｅｇｕｉｄｅａｎｔｅｎｎａ［１４］

７８７
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的开缝方式类似；且当并联缝隙的长度取工作波

长的一半时，辐射效率较高。因此，为使开缝抑制

高次模的效果最好，应使 ＴＥＭ室缝隙天线的效果
最强，开缝长度应为第一阶高次模截止波长的一

半左右，缝隙宽度应远小于缝隙的长度，使其不超

过缝隙长度的１／１０。
考虑到 ＴＥＭ室主传输段外壳整体的立体结

构与矩形波导颇为相似，参考矩形波导的基本原

理，将主传输段视为矩形波导与内导体隔板的组

合体。参考黄志洵对小室内前几阶高次模变化规

律的总结
［１５］
，小室内部场分布将是 ＴＥＭ模式与

多个 ＴＥ模式的混合，如图４所示的仿真结果。
从仿真结果可以看出，ＴＥＭ室第一阶高次模

的结构与矩形波导 ＴＥ１１模式具有很高的相似性，
因此可以依据矩形波导高次模频率计算公式对小

室主要高次模产生频率 ｆｃ进行估计：

ｆｃ＝
ｃ
２

ｍ( )ａ
２

＋ ｎ( )ｂ槡
２

（１）

式中：ｃ为真空中的光速。
代入ｍ＝ｎ＝１计算后可得 ｆｃ＝１．８ＧＨｚ，与仿

真结果的１．６８ＧＨｚ较为吻合。仿真结果略低的
原因是，虽然 ＴＥＭ室的内导体隔板宽度一般略小
于主传输段宽边的长度，难以形成 ＴＥ１０模式，但
是仍然可能存在 ＴＥ０２与 ＴＥ２０模式。ＴＥ１１、ＴＥ０２、
ＴＥ２０模式对场的贡献度受到内导体隔板宽度的影
响，其规律如图８所示。

在 ＴＥＭ室壳体上下面（宽边）各开２条缝隙，
每一边的２条缝隙沿各自面的中轴线对称分布，
并沿电磁波传输方向（ｚ轴）位于小室的正中。根
据 ＴＥ１１模的截止频率为 １．８ＧＨｚ，选择 ＴＥＭ室壳
体表面开缝长度为８３ｍｍ，约为半个截止波长（如
图９所示）；取缝隙宽度为１ｍｍ；缝隙与壳体宽

图 ８　第一阶高次模频率随隔板宽度变化规律

Ｆｉｇ．８　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｉｒｓｔｏｒｄｅｒｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈｗｉｄｔｈｏｆｓｅｐｔｕｍ

边中轴线的距离（即图 ７中的 ｄ）取 ４１ｍｍ，约为
１／４个截止波长。

对于 ＴＥ１１模式，壳体上下左右表面中轴线上
的电流沿中轴线（ｚ轴）方向传输，根据波导缝隙
天线理论

［１１］
，在中轴线上纵向开缝不会切断电

流，也不会形成辐射。为比较垂直和沿着高次模

电流方向开缝对高次模的影响，分别建立了左右

侧面（短边）中间纵向不开缝（见图 ９）和开缝的
模型。仿真结果显示左右侧面中轴线上是否开缝

对高次模的影响不大，与理论相符。

仿真分析的结果如图 １０所示，本文的 ＴＥＭ
室壳体表面开缝方案对第一阶高次模具有良好的

抑制作用，使得小室的上限频率由１．６８ＧＨｚ扩展
到了约２ＧＨｚ。

图 ９　抑制高次模的开缝方式

Ｆｉｇ．９　Ｓｌｏｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｔｏｓｕｐｐｒｅｓｓｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅ

图 １０　ＴＥＭ室开缝后 Ｓ参数仿真结果

Ｆｉｇ．１０　ＳｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＳｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｏｆｓｌｏｔｔｅｄＴＥＭｃｅｌｌ

３　实物测试与验证

根据仿真模型设计加工的 ＴＥＭ室实物如
图１１所示，小室主体结构框架选用不锈钢材料，
整体直接焊接成型，壳体表面选取铝合金材料制

作成薄板，有利于拆卸以及高次模开缝研究，两头

选取 Ｎ型射频连接器与外界实现电连接／馈电。
实物测试如图１２所示。

８８７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 宋春江，等：基于波导缝隙天线的 ＴＥＭ室频率扩展方法

图 １１　ＴＥＭ室实物图

Ｆｉｇ．１１　ＰｈｏｔｏｓｏｆＴＥＭｃｅｌｌ

图 １２　ＴＥＭ室实物测试图

Ｆｉｇ．１２　ＴｅｓｔｉｎｇｐｈｏｔｏｏｆＴＥＭｃｅｌｌ

　　ＴＥＭ室输入与输出端口之间的 Ｓ参数实物
测试结果如图１３所示，实测结果与仿真结果趋势
一致，第一阶高次模的频率实测值与仿真结果

吻合。

对比图１３全开缝与上下表面开缝、左右侧面
开缝与未开缝的测试结果表明，只有切割电流才

能抑制高次模。采用本文提出的壳体表面开缝新

方法，ＴＥＭ室的工作带宽实测达 ２．４ＧＨｚ，优于仿
真结果，比未开缝的 ＴＥＭ室提升４２．９％。

本文方法在扩展频段的效果上略优于文

献［８９］综合采用多种处理方法后的结果，但方案
简单且开缝数量远少于文献［８９］中的方案，机械
结构更稳定，更易加工。

图 １３　实物测试 Ｓ参数结果

Ｆｉｇ．１３　Ｓｐａｒａｍｅｔｅｒｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅａｌｃｅｌｌｔｅｓｔ

４　结　论

通过分析 ＴＥＭ室壳体表面电流分布的变化
规律，根据波导缝隙天线理论，重新解释了开缝对

高次模的抑制作用，进而提出一种新的壳体表面

开缝抑制高次模、扩展 ＴＥＭ室测试频率范围的
方法：

１）第一阶高次模以 ＴＥ１１为主，可以 ＴＥＭ室
主传输段的结构尺寸确定 ＴＥ１１模式的截止频率。

２）在主传输段上下表面纵向开缝，缝隙长度
选取为 ＴＥ１１模式截止波长的一半左右，缝隙宽度
应远小于缝隙长度，缝隙间距约半个截止波长。

３）应避免在上下左右表面的中间开缝。
采用本文方法，仅在主传输段上下表面纵向

开 ４条缝隙时，以 ＴＥＭ室端口的 Ｓ１１参数小于
－１０ｄＢ为基准，上限测试频率提高了４２．９％。同
时，本文方法在结构和加工上更具优势。后续，将

进一步研究缝隙的各种阻抗加载方式，以减小开

缝造成的电磁泄漏。

致谢　感谢刘伟博士在 ＴＥＭ室实测过程中

９８７
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的大力支持与帮助。
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ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ（ＩＣＥＩＣＴ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：４９７５００．

［６］ＨＩＬＬＤＡ．ＢａｎｄｗｉｄｔｈｌｉｍｉｔａｔｉｏｎｓｏｆＴＥＭ ｃｅｌｌｓｄｕｅｔｏｒｅｓｏ

ｎａｎｃｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｉｃｒｏｗａｖｅＰｏｗｅｒ，１９８３，１８（２）：

１８１１９５．

［７］ＷＡＬＴＥＲＳＡＪ，ＬＥＡＴＣ．ＣｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅＴＥ１１１ｒｅｓｏｎａｎｃｅｉｎａｎ

ａｓｙｍｍｅｔｒｉｃＴＥＭｃｅｌｌ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔ

ｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，２００８，５０（２）：４３１４３４．

［８］ＤＥＮＧＳＷ，ＰＯＭＭＥＲＥＮＫＥＤ，ＨＵＢＩＮＧＴ．Ｍｏｄｅｓｕｐｐｒｅｓｓｅｄ

ＴＥＭ ｃｅｌｌｄｅｓｉｇｎｆｏｒｈｉｇｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙＩＣｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓ［Ｃ］∥

ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉ

ｔｙ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００７：１６．

［９］ＤＥＮＧＳＷ，ＰＯＭＭＥＲＥＮＫＥＤ，ＨＵＢＩＮＧＴ．Ａｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｉｎＴＥＭ ｃｅｌｌｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，

２００８，５０（２）：４１６４１９．

［１０］苏东林，陈爱新，谢树果，等．电磁场与电磁波［Ｍ］．北京：高

等教育出版社，２００８：３４９３５６．

ＳＵＤＬ，ＣＨＥＮＡＸ，ＸＩＥＳＧ，ｅｔａｌ．Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄａｎｄ

ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｗａｖｅ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＨｉｇｈｅｒＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，

２００８：３４９３５６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］全绍辉．微波技术基础［Ｍ］．北京：高等教育出版社，２０１１：

１５５１５７．

ＱＵＡＮＳＨ．Ｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｍｉｃｒｏｗａｖｅｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＨｉｇｈｅｒＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２０１１：１５５１５７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］卢万铮．天线原理与技术［Ｍ］．西安：西安电子科技大学出

版社，２００４：２２１２２４．

ＬＵＷ Ｚ．Ａｎｔｅｎｎａｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｍ］．Ｘｉ’ａｎ：Ｘｉｄｉ

ａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００４：２２１２２４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］李晓川．波导缝隙天线极化特性分析与关键技术研究［Ｄ］．

哈尔滨：哈尔滨工程大学，２０１２：５１１．

ＬＩＸＣ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｈｅｐｏｌａｒｉｚａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

ａｎｄｔｈｅｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｆｏｒｔｈｅｗａｖｅｇｕｉｄｅｓｌｏｔａｎｔｅｎｎａ［Ｄ］．

Ｈａｒｂｉｎ：ＨａｒｂｉｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１２：５１１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１４］林昌禄．天线工程手册［Ｍ］．北京：电子工业出版社，２００２：

２７２２７３．

ＬＩＮＣＬ．Ａｎｔｅｎｎａｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｈａｎｄｂｏｏｋ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｐｕｂｌｉｓｈ

ｉｎｇＨｏｕｓｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＩｎｄｕｓｔｒｙ，２００２：２７２２７３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］黄志洵．矩形结构传输线理论进展［Ｊ］．光纤与电缆及其应

用技术，１９８９（６）：１２１７．

ＨＵＡＮＧＺＸ．Ｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｒｅｃｔａｎｇｕｌａｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｉｎｅ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃａｌＦｉｂｅｒ＆ＥｌｅｃｔｒｉｃＣａｂｌｅａｎｄＴｈｅｉｒ

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，１９８９（６）：１２１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　宋春江　男，硕士研究生，助理研究员。主要研究方向：电磁兼

容、雷达。

冯骁尧　男，硕士研究生。主要研究方向：电磁兼容。

戴飞　男，博士，副教授。主要研究方向：电磁兼容。
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　第 ４期 宋春江，等：基于波导缝隙天线的 ＴＥＭ室频率扩展方法

ＦｒｅｑｕｅｎｃｙｅｘｔｅｎｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆＴＥＭｃｅｌｌｓｂａｓｅｄｏｎ
ｓｌｏｔｔｅｄｗａｖｅｇｕｉｄｅａｎｔｅｎｎａ

ＳＯＮＧＣｈｕｎｊｉａｎｇ１，２，ＦＥＮＧＸｉａｏｙａｏ３，ＤＡＩＦｅｉ３，

（１．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｈｙｓｉｃｓ，ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＢｅｉｊｉｎｇＳｙｓｔｅｍＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１０１，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｂｒｅａｋｔｈｒｏｕｇｈｌｉｍｉｔａｔｉｉｏｎｓｉｎａｃｔｕａｌｔｅｓｔｉｎｇ，ｔｈｅｅｘｔｅｎｓｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒａｎｇｅ
ｏｆａｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ（ＴＥＭ）ｃｅｌｌｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｕｓｉｎｇｔｈｅｔｈｅｏｒｙｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄａｎｄｍｉｃｒｏｗａｖｅ
ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｄｄｉｎｇｓｌｏｔｓｔｏｔｈｅｃｅｌｌｏｎｔｈｅｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓｉｓａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｎｇ
ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｌｏｔｓｏｎｔｈｅｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓｉｓｒｅｉｎｔｅｒｐｒｅｔｅｄｂｙｓｕｍｍａｒｉｚｉｎｇｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｕｒ
ｆａｃｅｃｕｒｒｅｎｔ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｓｌｏｔｔｅｄｗａｖｅｇｕｉｄｅａｎｔｅｎｎａ，ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｈａｓｂｅｅｎｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｄｅ
ｓｉｇｎｔｈｅｓｌｏｔｔｅｄｓｕｒｆａｃｅｏｆｔｈｅＴＥＭｃｅｌｌ．Ａｌｏｎｇｗｉｔｈｔｈｅｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄ，ｔｈｅｐａ
ｐｅｒｖａｌｉｄａｔｅｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｔｏｓｕｐｐｒｅｓｓｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓａｎｄｅｖａｌｕａｔｅｓｔｈｅａｃｃｕ
ｒａｃｙｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｎｅｗｍｅｔｈｏｄｉｓｆｕｒｔｈｅｒｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙ
ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｒｅａｌｃｅｌｌａｎｄｉｔｓｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｗｉｔｈｏｕｔｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｔｅｓｔ
ｓｐａｃｅａｎｄａｆｆｅｃｔｉｎｇｔｈｅｍａｉｎｍｏｄｅ，ｔｈｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆｓｌｏｔｔｅｄｃｅｌｌｃａｎｅｘｔｅｎｄｔｈｅｂａｎｄｗｉｄｔｈｂｙ４２．９％
ｂｙｓｕｐｐｒｅｓｓｉｎｇｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ（ＴＥＭ）ｃｅｌｌ；ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ；ｈｉｇｈｅｒｏｒｄｅｒｍｏｄｅ；
ｗｏｒｋｉｎｇｂａｎｄｗｉｄｔｈ；ｓｌｏｔｔｅｄｗａｖｅｇｕｉｄｅａｎｔｅｎｎａ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０８０３１０：５７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０８０３．１０５７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７１０２７，６１５２１０９１，６１４２７８０３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄａｐｈｉｇｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０５１１；录用日期：２０１７０６１６；网络出版时间：２０１７０８３１１４：３５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０８３１．１４３５．００７．ｈｔｍｌ
　基金项目：航空科学基金 （２０１３ＺＣ５１０２３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｓｚｙａｏ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：李丹丹，姚淑珍，王颖，等．基于半监督集成学习的多核设计空间探索［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：７９２
８０１．ＬＩＤＤ，ＹＡＯＳＺ，ＷＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｃｏｒｅｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｖｉａｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄｅｎｓｅｍｂｌｅｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：７９２８０１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２９７

基于半监督集成学习的多核设计空间探索

李丹丹１，姚淑珍１，，王颖２，王森章３，谭火彬４

（１．北京航空航天大学 计算机学院，北京 １０００８３；　２．中国科学院计算技术研究所 计算机体系结构国家重点实验室，

北京１００１９０；　３．南京航空航天大学 计算机科学与技术学院，南京 ２１１１０６；　４．北京航空航天大学 软件学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：随着处理器的系统结构日趋复杂，设计空间呈指数式增长，并且软件模拟技
术极为费时，成为处理器设计的重要挑战。提出了一种结合集成学习和半监督学习技术的高

效设计空间探索方法。具体而言，该方法包括２个阶段：使用均匀随机采样方法从处理器设计
空间中选择一小组具有代表性的设计点，通过模拟获得性能响应，从而组成训练数据集；提出

基于半监督学习的 ＡｄａＢｏｏｓｔ（ＳＳＬＢｏｏｓｔ）模型预测未模拟的样本配置的响应，从而搜索最优的
处理器设计配置。实验结果表明，与现有的基于人工神经网络和支持向量机（ＳＶＭ）的有监督
预测模型相比，ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型能够使用更少的模拟样本构建出不差于现有方法性能的预测模
型；而当模拟样本数量相同时，ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型的预测精度更高。

关　键　词：设计空间探索；半监督学习；集成学习；ＡｄａＢｏｏｓｔ；微处理器；预测模型
中图分类号：ＴＰ３０２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０７９２１０

　　随着集成电路工艺的进步以及系统结构设计
的复杂度不断提高，特别是随着多核技术的发展，

处理器设计相关的参数变得越来越多，从而使得

处理器的设计空间呈指数式增长；且处理器的工

作负载通常由大量具有不同特性的应用程序组

成。为满足处理器性能、功耗和设计成本等方面

的要求和限制，系统结构设计师面临着更加严峻

的挑战：从庞大的设计空间中寻找满足约束条件

的最优参数组合，即是设计空间探索。为解决该

问题，系统结构设计师通常在制造芯片前，利用软

件模拟技术来模拟一部分具有代表性的工作负载

来探索处理器的设计空间，进而评估处理器各种

参数组合的性能。然而，周期精准的模拟器的低

速问题（比真实处理器运算速度慢了 ３～５个数
量级），使得对设计空间中每种可能的设计参数

组合都进行模拟是非常耗时且不可行的。导致的

结果是，设计师被迫减少评估的参数配置数量：通

常基于设计师对某些参数相对重要性的经验以及

功率预算等来确定需要模拟的参数组合。但此类

方法有以下缺点：

１）针对不同的应用程序，微体系结构设计参
数对性能或功耗的影响程度是不同的，因此，设计

师的经验可能是不准确的。

２）缺乏统计的严谨性，得到的结论可能不
正确。

３）缺乏对各个参数的重要性及意义、参数之
间的相互作用等问题的探讨。

为了解决以上问题，近年来的相关的研究主

要关注如下３个方向：分析模型、快速的模拟技术
和基于机器学习技术构建预测模型的方法。理论

上，分析模型用来准确表征处理器性能和各种微

体系结构参数之间的关系，能够消除对耗时模拟

lenovo
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的需要。然而，现有的处理器性能分析模型技术

基于几个简化的假设，仅对少量的微结构参数建

模
［１２］
。并且，分析模型需要大量的专业领域知

识，不具备通用性。因此，此类模型缺乏在处理器

设计周期使用的准确性和灵活性。快速的模拟技

术主要通过减少模拟指令来加速模拟，比较著名

的有 ＳｉｍＰｏｉｎｔ［３］和 ＳＭＡＲＴＳ［４］，能够极大地加快
单个模拟的速度。这些方法在一定程度上减少了

设计空间探索中的模拟成本，但设计空间中的配

置数量太过于庞大，仅仅通过减少单个配置模拟

的时间非常有限。随着机器学习技术的日益发展

以及其在数据挖掘、社交网络分析等领域
［５６］
的

广泛应用，近年来，统计机器学习算法也被引入到

系统结构设计领域中
［７２０］
。首先通过对设计空间

中的一小部分配置进行模拟，然后根据模拟结果

组成训练数据集，并构建机器学习预测模型来预

测设计空间中未模拟的配置性能或功耗响应，从

而极大地减少设计空间探索中的模拟成本。这种

方法取得了较好的实验结果，往往和快速模拟技

术 ＳｉｍＰｏｉｎｔ结合起来进行设计空间探索。例如，
Ｊｏｓｅｐｈ等提出使用线性模型建模处理器性能与微
系统结构参数的关系

［７］
。然而，在实际应用中，

处理器的响应结果与体系结构设计参数的关系并

非只有简单的线性关系。Ｊｏｓｅｐｈ等又提出基于径
向基函数（ＲＢＦ）的非线性回归模型预测处理器性
能

［８］
。Ｌｅｅ等在线性模型的基础上，提出了采用

样条函数来刻画两者之间的非线性关系
［９１０］
。

?ｐｅｋ等提出了基于人工神经网络（ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＮｅｕｒａｌ
Ｎｅｔｗｏｒｋ，ＡＮＮ）的预测模型［１１］

。郭崎等提出基于

模型树的预测模型
［１２］
。庞九凤等提出基于支持

向量机（ＳＶＭ）的预测模型［１３］
。Ｐａｌｅｒｍｏ等提出结

合实验设计和响应面模型技术来识别满足系统级

约束的 Ｐａｒｅｔｏ解集合［１４］
。２０１５年，Ｐａｌｅｒｍｏ等又

提出基于监督的高水平分析的谱感知 Ｐａｒｅｔｏ迭代
细化方法，以寻找设计空间中满足多约束的解集

合
［１５］
。针对单一预测模型的预测结果抖动的问

题，郭崎等于 ２０１５年提出一种结合神经网络模
型、ＳＶＭ和模型树 ３种预测模型的元模型，从而
提高了预测模型的鲁棒性

［１６］
。２０１６年，考虑到

随机采样训练样本的缺点，Ｌｉ等提出基于主动学
习采样的设计空间探索方法

［１７］
。针对通用处理

器的设计而言，为了避免对每个不同的程序都构

建一个预测模型，Ｋｈａｎ、Ｄｕｂａｃｈ和 Ｌｉ等分别提出
交叉应用的预测模型

［１８２０］
。由于模拟太过耗时

且设计空间过于庞大，对于设计空间探索来讲，关

键是如何利用一个足够小的样本集来构建预测模

型，准确学习参数和响应之间的关系。传统方法

多数都是基于有监督学习的预测模型，通常需要

模拟大量的配置来提高预测模型的精度。为了减

少模拟成本（次数），一个直观的考虑是基于少量

已标记的样本集，标记设计空间中未模拟（即没

有标记的）的配置（样本），从而达到扩充训练数

据集的目的，进而提升预测模型的精度。此外，集

成学习技术能够通过结合多个基本预测模型，来

提升模型的预测精度。因此，本文的目标是利用

半监督学习和集成学习技术尽量减少模拟的次数

并保证预测模型的精度。

本文首先提出采用集成学习算法 ＡｄａＢｏｏｓｔ
提升人工神经网络算法的预测精度和鲁棒性。然

后结合 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法的特点，提出一种基于半监
督 学 习 的 ＡｄａＢｏｏｓｔ（ＳｅｍｉＳｕｐｅｒｖｉｓｅｄ Ｌｅａｒｎｉｎｇ
ｂａｓｅｄＡｄａＢｏｏｓｔ，ＳＳＬＢｏｏｓｔ）模型，利用未标记样本
来扩展训练数据集，进一步提升预测模型的精度。

最后采用 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型对未模拟配置的性能进
行预测，从而搜索到最佳设计参数组合。

１　基于半监督集成学习的预测模型

本文结合半监督学习和集成学习技术，以更

少的模拟成本，来提升设计空间模型的精度。采

用 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型提升 ＡＮＮ的鲁棒性和预测精
度，并在此基础上，提出一种半监督集成学习算

法。图１给出了本文提出的设计空间探索框架，
主要分为２个阶段：训练数据集采样阶段和预测
模型阶段。在采样阶段，首先利用基于均匀随

图 １　基于半监督集成学习的设计空间探索框架

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎ

ｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄｅｎｓｅｍｂｌｅｌｅａｒｎｉｎｇ

３９７
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机采样方法从处理器设计空间中选取一部分设计

配置（设计参数组合，如核的数目、Ｃａｃｈｅ大小和
发射宽度等的设计结构组合），利用模拟器进行

模拟得到相应的性能响应（执行时间）；然后将这

些性能响应与设计参数共同组成初始训练数据

集。在预测模型阶段，利用第 １个阶段的训练数
据集构建基于半监督学习的 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型，迭代
地对未标记样本进行标记，从而扩大训练数据集

的规模，更加精确地预测设计空间中未模拟的设

计结构的性能。

１．１　ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＲＴ模型
考虑到预测模型的鲁棒性和准确性，本文采

用集成算法 ＡｄａＢｏｏｓｔ中的一个变种 ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＲＴ
算法

［２１］
构建设计空间探索的预测模型。Ａｄａ

Ｂｏｏｓｔ．ＲＴ是Ｓｈｒｅｓｔｈａ和Ｓｏｌｏｍａｔｉｎｅ在２００６年提出
一种基于回归问题的提升算法

［２１］
，和其他提升算

法一致，通过对多个弱学习器集成并提升为强的

学习器。本文采用 ＡＮＮ作为弱学习器。
设 Ｌ＝｛（ｘ１，ｙ１），（ｘ２，ｙ２），…，（ｘｍ，ｙｍ）｝为训

练集，ｍ为模拟配置的数量，ｘｍ为由设计空间所
有设计参数的取值组成的向量，例如，设计参数有

频率、发射宽度、核数目等，ｘ１＝（２，６，２，…）就表
示 ｘ１是一个频率大小为 ２ＧＨｚ，发射宽度为 ６，核
的数目为２的一个设计配置。ｙｉ为模拟相应配置
的处理器性能响应，如常用性能指标执行时间。

（ｘｉ，ｙｉ）即配置与模拟的性能组成的向量，在机器
学习领域被称为一个已标记样本，组成的已标记

样本集合被称为训练数据集。ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＲＴ模型
迭代地训练多个弱预测器 ｈ１，ｈ２，…，ｈＴ，这些弱预
测器的线性组合作为最终的预测模型 Ｈ。算法的
初始，弱预测器都是由 ｍ个带相同权重 Ｄ１（ｉ）＝
１／ｍ的样本训练得到的。ＡＮＮ弱预测器的性能
是使用训练数据的输出估计值和真实值的相对误

差来评价的。即 ＡＮＮ的错误率由一个预设的相
对误差阈值 来计算的，用来区分预测是正确
或错误的。若一个配置的相对误差（Ａｂｓｏｌｕｔｅ
ＲｅｌａｔｉｖｅＥｒｒｏｒ，Ｅｔ（ｉ））大于阈值 ，那么就认为该
配置的预测响应是错误的，否则就是正确的。错

误预测的数量可以用来计算误差率 εｔ，计算公式
如下：

εｔ＝ ∑
ｉ：Ｅｔ（ｉ）＞

Ｄｔ（ｉ）Ｅｔ（ｉ）＝
ｈｔ（ｘｉ）－ｙｉ

ｙｉ
（１）

设置 βｔ＝ε
ｎ
ｔ，这里 ｎ为幂系数（例如线性、平

方或立方）。计算更新样本的权重（Ｄｔ为第 ｔ次
迭代的权重），给予误差率高的样本更高的权重。

ＡｄａＢｏｏｓｔ模型通过调整每个已标记样本的权重来

得到多个弱预测器。在第 ｉ次迭代后，ＡｄａＢｏｏｓｔ．
ＲＴ模型更新关于每个样本的分布 Ｄｔ＋１（ｉ）为

Ｄｔ＋１（ｉ）＝

Ｄｔ（ｉ）
Ｚｔ
βｔ　 Ｅｔ（ｉ）≤ 

Ｄｔ（ｉ）
Ｚｔ









 其他

（２）

式中：Ｚｔ为一个标准化因子。在 Ｔ次迭代以后，
如式（３）所示，得到最终的回归模型 Ｈ，为每个输
入配置 ｘ分配一个响应值 Ｈ（ｘ），即预测模型对
未模拟配置的性能预测值。

Ｈ（ｘ）＝∑
Ｔ

ｔ＝１
ｌｎ１
β( )
ｔ

ｈｔ（ｘ）∑
Ｔ

ｔ＝１

ｌｎ１
β( )( )
ｔ

（３）

１．２　基于半监督学习的 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型
基于有监督学习的预测模型往往需要模拟大

量的配置，才能构建出比较精确的预测模型，模拟

成本较高。为了减少模拟次数，一个直观的考虑

是利用已有的、大量未模拟的设计配置（也称为

未标记样本）来提高预测模型的精度。即采用半

监督学习技术，根据少量已经标记的样本为基础，

选取置信度较高的未标记样本进行“伪”标记，来

增加训练数据集。

因此，本文提出了 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型。其基本思
想是结合半监督学习和集成学习技术，一方面基

于已标记训练样本，利用多个学习器集成地提升

为更强的学习器，另一方面，通过自训练（ｓｅｌｆ
ｔｒａｉｎｉｎｇ）的半监督学习技术利用未标记样本增加
训练数据集的规模，进一步提升模型的预测精度。

即将 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法引入到半监督学习的过程当
中，通过多次迭代训练来提高预测模型的精度。

图２给出了该算法流程图，首先利用已标记
样本集 Ｌ训练 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型；然后从未标记样本
集 Ｕ中随机选择一部分组成未标记样本池 Ｐ，利
用 ＡｄａＢｏｏｓｔ对未标记样本池 Ｐ中的样本进行预
测，根据 ＡｄａＢｏｏｓｔ中基本学习器（ＡＮＮ）对样本
的预测结果，对样本进行置信度评估，选择出置

图 ２　基于半监督学习的 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型流程图

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＡｄａＢｏｏｓｔｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎ

ｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄｌｅａｒｎｉｎｇ
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信度最高的样本；利用预测结果对其标记（本文

称为“伪”标记），添加到训练数据集中，同时在未

标记样本池中删除该样本。重复迭代该过程，利

用未标记样本来增加训练样本的数量，从而提升

预测模型的精度。

在半监督学习技术中，一个关键的问题就是

样本的置信度评估，其直接关系到算法是否选择

出有效的未标记样本，影响算法的预测精度
［２２］
。

相比半监督分类学习，半监督回归学习中的样本

置信度评估更难。分类问题中可以通过比较未标

记样本属于不同类别的概率来评估，但回归问题

的类别标签是连续的实值，很难找到这样的估计

概率。而本文的设计空间探索模型对性能的预测

为回归问题。

本文通过２个指标对未标记样本进行置信度
评估。①一致性（ｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙ）指标：ＡｄａＢｏｏｓｔ模
型中基本学习器预测未标记样本分歧越小（即一

致性越高）的样本置信度越高；②误差下降指标：
将 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型预测结果对未标记样本进行
“伪”标记，添加到训练样本集中，更新 ＡｄａＢｏｏｓｔ
模型，对已标记样本集进行预测，相比没有添加该

“伪”标记样本时，使对已标记样本集的预测误差

减小的样本，置信度越高。也就是说，如果多个基

本学习器对一个未模拟的设计配置预测得出比较

一致、分歧很小的性能结果，则可以认为该配置的

预测结果是相对稳定且准确的。若同时将该配置

加入训练数据集中，使得预测模型对已模拟设计

配置的性能预测精度更高，那么该配置就是置信

度较高的样本。

本文采用变异系数（ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｖａｒｉａｔｉｏｎ）对
未标记样本的一致性进行评估。变异系数为标准

差与平均数的比值称，记为 Ｃ，反应了数据在单位
均值上的离散程度。变异系数值越低，代表设计

配置的预测结果分歧越小，一致性越高。

算法 １给出了 ＳＳＬＢｏｏｓｔ算法的伪代码。该
算法的目标是迭代地依次扩大已标记的数据集，

提升预测模型的精度。在训练过程的每一次迭

代，每个学习器预测未标记样本池中的样本，选择

出置信度高的样本加入到训练数据集中。在算法

开始，由初始训练集初始化 ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＲＴ模型 Ｈ。

设 ｈ１，ｈ２，…，ｈＴ为模型 Ｈ的 Ｔ个 ＡＮＮ，因为 Ａｄａ
Ｂｏｏｓｔ中的每个 ＡＮＮ对未模拟的配置样本预测的
结果不同，变异系数越小代表这 Ｔ个 ＡＮＮ对该样

本的预测一致性越高。第 ｉ个未标记配置 ｘｉ的 Ｃ
值由式（４）来计算：

Ｃ（ｘｉ）＝
σｉ
μｉ

σｉ＝
１
Ｔ∑

Ｔ

ｊ＝１
（ｈｊ（ｘｉ）－μｉ）槡

２

μｉ＝
１
Ｔ∑

Ｔ

ｊ＝１
ｈｊ（ｘｉ













 ）

（４）

式中：μｉ为 ＡｄａＢｏｏｓｔ中的所有 ＡＮＮ对第 ｉ个未模
拟设计配置 ｘｉ预测结果的平均值；σｉ为对 ｘｉ的
所有预测结果的标准差。对未标记样本池中的样

本预测，并基于 Ｃ值进行升序排序。从 Ｃ值最小
的样本开始，将模型 Ｈ对 ｘｉ的预测结果对其进行
“伪”标记，添加到训练数据集中，记为 Ｌ′，更新预
测模型为 Ｈ′，预测原训练样本集 Ｌ的误差 ｅＬ′，相
比没有加入该“伪”标记样本时构建的模型 Ｈ预
测 Ｌ的误差 ｅＬ。如果 ｅＬ′＜ｅＬ，即该未标记样本使
得模型对已标记样本的预测误差变小，则将该

“伪”标记的样本加入到训练数据集中，否则，对

Ｃ值排在后面的未标记样本进行“伪”标记，迭代
重复以上操作，直到遇到一个能够使得模型对原

标记样本预测误差变小的未标记样本，并将其加

入到训练集中；利用更新后的训练集重新构建

ＡｄａＢｏｏｓｔ模型，从未标记设计空间中随机选一个
填充未标记样本池 Ｐ，然后进入下一轮迭代。这
里误差的计算采用平均绝对误差（ＲｅｌａｔｉｖｅＭｅａｎ
ＡｂｓｏｌｕｔｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＡＥ）为误差指标，定义 ＲＭＡＥ＝
１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１

ｙｉ－ｙｉ′
ｙ( )
ｉ

×１００％ ，其中，ｙｉ为模拟结果的

处理器性能响应（执行时间），ｙ′ｉ为预测的性能响
应值，ｎ为预测的样本数（算法中为已模拟的配置
数目）。最后，输出 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型对所有未模拟
的设计配置的预测结果。

基于 ＡｄａＢｏｏｓｔ中所有 ＡＮＮ对同一个未标记
样本池中的样本预测，对能够达成比较一致的预

测结果的、且能够使得模型对已标记样本的预测

误差下降的样本，基本上可以断定该样本的预测

响应值是非常接近真实模拟响应值的，则可以省

去不必要的模拟，将其添加到训练数据集，进而提

升 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型的预测精度。
算法１　ＳＳＬＢｏｏｓｔ算法
输入：已标记的配置集合Ｌ，所有未模拟的配

置集合 Ｕ。
输出：未模拟的配置 ｘ的预测性能值。
创建未标记的样本池 Ｐ，随机从 Ｕ中选择 ｐ

个未标记样本到 Ｐ。
利用 Ｌ训练出 ＡｄａＢｏｏｓｔ．ＲＴ模型 Ｈ。

５９７
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迭代 Ｋ次：
１　Ｈ预测Ｐ中每一个未标记的配置，对于每

个未标记样本 ｘｉ∈Ｐ，获取预测结果 ｈｊ（ｘｉ）。
２　计算未标记样本池 Ｐ中每个未标记样本

的变异系数 Ｃ，基于 Ｃ值对 Ｐ中样本升序排序

Ｃ（ｘｉ）＝
σｉ
μｉ

σｉ＝
１
Ｔ∑

Ｔ

ｊ＝１
（ｈｊ（ｘｉ）－μｉ）槡

２

μｉ＝
１
Ｔ∑

Ｔ

ｊ＝１
ｈｊ（ｘｉ













 ）

３　利用模型 Ｈ预测 Ｌ，记录百分比误差 ｅＬ。
４　 ｆｏｒｎ＝１∶ｐ
选择 Ｃ值排名为 ｎ的样本 ｘｎ，将 Ｈ对 ｘｎ的

预测结果 ｙｎ＝Ｈ（ｘｎ）作为“伪”标记赋予该样本
（ｘｎ，ｙｎ），加入 Ｌ形成新的集合 Ｌ′←Ｌ∪｛（ｘｎ，
ｙｎ）｝，更新模型为 Ｈ′，预测 Ｌ，记录百分比误
差 ｅＬ′。

ＩｆｅＬ′ ＜ｅＬ
样本 ｘｎ是置信度最高的样本，记录 π←（ｘｎ，

ｙｎ）
跳出循环；

５　∥更新 Ｌ和 Ｐ
Ｐ←Ｐ－π；Ｌ←Ｌ∪π
６　利用新的集合 Ｌ重新构建 Ａｄａｂｏｏｓｔ模

型 Ｈ。
７　从 Ｕ中随机挑选出来的样本来补充未标

记样本池 Ｐ，使其大小为 ｐ。
８　输出预测结果 Ｈ（ｘ）。

２　实验方法与环境

２．１　模拟器及基准测试程序
本文采用科研领域广泛使用的周期精准的模

拟器 ＧＥＭ５［２３］模拟应用程序在多核处理器多种
配置之上的性能。由于多核处理器主要关注并行

程序的执行性能，因此本文选取了 ＰＡＲＳＥＣ（Ｔｈｅ
ＰｒｉｎｃｅｔｏｎＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＲｅｐｏｓｉｔｏｒｙｆｏｒＳｈａｒｅｄｍｅｍｏｒｙ
Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ）基准测试集［２４］

，一个多线程应用程序

组成的测试程序集。该程序集代表了未来运行在

片上多核系统中的共享内存应用程序的发展趋

势。本文从中选取了 １０个程序来对设计空间进
行评 估，包 括 ｂｌａｃｋｓｃｈｏｌｅｓ、ｂｏｄｙｔｒａｃｋ、ｃａｎｎｅａｌ、
ｄｅｄｕｐ、ｆａｃｅｓｉｍ、ｆｅｒｒｅｔ、ｆｌｕｉｄａｎｉｍａｔｅ、ｆｒｅｑｍｉｎｅ、ｓｔｒｅ
ａｍｃｌｕｓｔｅｒ和 ｖｉｐｓ等。由于基准程序中需要模拟
的动态指令过多，本文采用了快速模拟技术 Ｓｉｍ

Ｐｏｉｎｔ来模拟１亿条有代表性的指令，来节省每次
模拟的模拟时间。本文采用执行时间作为性能

响应。

２．２　处理器设计空间
表１给出了本文需要探索的多核处理器设计

空间，涉及了１０个主要与存储系统密切相关的设
计参数。这些设计参数的不同组合构成的设计空

间包含了超过 ４１９万个（４１９４３０４个）不同的设
计配置。

本文采用均匀随机采样的方法对设计空间分

别采集了 ２２００个设计进行模拟，从中随机选择
２００个样本作为训练数据集，剩余 ２０００个样本作
为测试数据集。本文将构建的预测模型对测试数

据集进行预测的误差作为对模型准确性的评估。

表 １　多核设计空间

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｕｌｔｉｃｏｒｅｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅ

设计参数 设计参数取值 数　量

ＢａｎｄＷｉｄｔｈ／（ＧＢ·ｓ－１） ８～６４：８＋ ８

Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／ＧＨｚ １～４．５：０．５＋ ８

ＩｓｓｕｅＷｉｄｔｈ １，２，４，８ ４

ＮｕｍｂｅｒｏｆＣｏｒｅｓ １，２，４，８ ４

Ｌ２ＣａｃｈｅＳｉｚｅ／ＭＢ ２，４，８，１６ ４

Ｌ２ＣａｃｈｅＢｌｏｃｋＳｉｚｅ／Ｂ １６，３２，６４，１２８ ４

Ｌ２ＣａｃｈｅＡｓｓｏｃｉａｔｉｖｉｔｙ ２，４，８，１６ ４

Ｌ２ＣａｃｈｅＭＳＨＲ ３２～２５６：２ ４

Ｌ１Ｄｃａｃｈｅ／ＫＢ １６，３２，６４，１２８ ４

Ｌ１ＩＣａｃｈｅ／ＫＢ １６，３２，６４，１２８ ４

３　模型评估与比较

３．１　评估指标
为评估 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型的性能，本文采用

１．２节中提到的相对平均绝对误差 ＲＭＡＥ和平均
方误差（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅｄＥｒｒｏｒ，ＭＳＥ）作为评估指标，

其定义 ＭＳＥ＝１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
（ｙｉ－ｙｉ′）

２
。ＲＭＡＥ能够评估

模型的误差百分比，而 ＭＳＥ能够更加精确地评估
模型的准确度。ＲＭＡＥ和 ＭＳＥ越低，意味着预测
模型越高效。

３．２　预测精度评估
为了评估本文所提的基于半监督集成学习的

设计空间探索方法对多核处理器建模的有效性，

本文主要针对以下 ３个方面进行实验评估：①对
ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型中的集成学习算法 ＡｄａＢｏｏｓｔ的有
效性进行评估，通过与 ＡＮＮ性能进行比较，来验
证 ＡｄａＢｏｏｓｔ能否有效提升 ＡＮＮ的性能。②对ＳＳ
ＬＢｏｏｓｔ模型中半监督学习算法的有效性进行评
估，通过对比 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型和有监督学习的 Ａｄａ

６９７
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Ｂｏｏｓｔ模型的性能，来验证半监督学习算法的有效
性。本文所采用的对未标记样本进行置信度评估

的２个指标，是半监督集成学习算法的主流成熟
技术，具有广泛的应用

［２２，２５２６］
。其中，一致性指标

能够保证多个基本学习器 ＡＮＮ对样本预测的确
定性，确定性越高即分歧越小的样本的预测准确

率越高，属于预测器已经学习到的知识
［２２２５］

；误

差下降指标也是半监督学习中增加样本的一个普

遍采用的评价指标
［２６］
。③将 ＳＳＬＢｏｏｓｔ的预测结

果与当前主流的设计空间探索方法进行了比较，

包括基于 ＡＮＮ［１１］和基于ＳＶＭ［１３］的预测模型。对
于 ＡＮＮ，本文实验中的参数设置与文献［１１］中的
设置一致，即包含一个 １６个神经元的隐含层，
ｌｅａｒｎｉｎｇｒａｔｅ为０．００１，而 ｍｏｍｅｎｔｕｍ为０．５。对于
ＳＶＭ，本文采用 ＬＩＢＳＶＭ［２７］中所提供的参数选择
工具来对每个程序分别自动搜索最优的训练参

数，以得到精确的预测模型。本文的 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模
型中的基本学习器 ＡＮＮ设置的是双隐含层，每层
８个神经元，其他参数设置与文献［１１］中的一致。
ＡＮＮ基本学习器设为 ２０个。半监督迭代次数 Ｋ
设为１００，也就是说，本文训练样本集经过半监督
学习后，被扩大到 ３００的规模。鉴于训练样本集
是随机采样的，对所有方法运行１０次取预测误差
的平均值作为模型的预测误差。

图３（ａ）、（ｂ）分别给出了在多核处理器设计

场景下，上述方法对于性能的预测误差 ＲＭＡＥ和
ＭＳＥ的对比结果，Ａｖｇ为平均值。从图 ３可以看
出，ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型的 ＲＭＡＥ分别比 ＳＶＭ、ＡＮＮ和
ＡｄａＢｏｏｓｔ模型平均降低了 ７．６％、５．２％和１．５％。
尤其是较难预测的程序 ｓｔｒｅａｍｃｌｕｓｔｅｒ，ＳＳＬＢｏｏｓｔ与
ＳＶＭ、ＡＮＮ和 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型相比，ＲＭＡＥ平均降
低了１４％、１０％和４．２％。图３（ｂ）展示了以 ＡＮＮ
的预测误差作为标准，几种方法经过归一化处理

后的 ＭＳＥ对比。可以看出，ＳＶＭ、ＡＮＮ和 Ａｄａ
Ｂｏｏｓｔ模 型 的 ＭＳＥ 平 均 是 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模 型 的
４．９倍、３．１倍和１．５倍。

以上实验结果表明，在同样的模拟次数

（２００）开销下，本文提出的设计空间探索方法可
以显著地提升预测模型精度。与 ＡＮＮ相比，有监
督的 ＡｄａＢｏｏｓｔ算法能够明显提升 ＡＮＮ的预测精
度，并且鲁棒性较好，表明了本文所采用的集成学

习算法的有效性。而 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型是结合了半
监督学习算法的 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型，因此 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模
型的预测精度高于原始的 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型，则表明
了本文提出的半监督学习算法的有效性。ＳＳＬ
Ｂｏｏｓｔ不但利用了有标记样本对单个样本精确描
述的优势，而且发挥了无标记样本对训练数据集

整体描述的重要作用，从而使训练出的模型具有

更好的泛化性能，充分体现了半监督学习的优势。

为了评估半监督学习的迭代过程中预测模

图 ３　在多核设计场景下不同方法的预测精度对比

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｃｏｍｐａｒｓｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓｉｎｍｕｌｔｉｃｏｒｅｄｅｓｉｇｎｓｃｅｎａｒｉｏｓ

７９７
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型的精度变化，本文以基准程序 ｖｉｐｓ为例，
图４（ａ）给出预测模型的 ＲＭＡＥ随着迭代过程的
变化；图４（ｂ）给出将迭代初始的预测误差 ＭＳＥ
作为标准进行归一化后，ＭＳＥ随着迭代过程的变
化。ＲＭＡＥ基本是随着迭代次数的增长均匀逐渐
下降的，ＭＳＥ在迭代次数大于 １０时，下降幅度较
大，之后趋于平缓。由于初始训练样本集的限制，

从未模拟配置中学习到的知识是有限的，当逐渐

用尽能够提升预测模型精度的优秀未标记样本

后，再选择的置信度高的未标记样本，对于训练数

据集来说是冗余的。

图 ４　多核设计场景下 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型关于不同数量的

训练迭代次数的预测精度

Ｆｉｇ．４　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＳＳＬＢｏｏｓｔｍｏｄｅｌｗｉｔｈ

ｒｅｓｐｅｃｔｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｓｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｉｔｅｒａｔｉｏｎｓｉｎ

ｍｕｌｔｉｃｏｒｅｄｅｓｉｇｎｓｃｅｎａｒｉｏｓ

３．３　模拟次数
由３．２节表明，本文提出的 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型的

预测精度在配置模拟次数相同的情况下优于其他

２种方法（ＡＮＮ和 ＳＶＭ）。本节则评估 ＡＮＮ、ＳＶＭ
分别需要多少训练模拟样本才能达到与 ＳＳＬＢｏｏｓｔ
模型相同的预测精度。

对于每个基准程序，和 ３．２节相同，采用
２００个均匀随机采样的训练样本来构建 ＳＳＬＢｏｏｓｔ
模型、ＡＮＮ和 ＳＶＭ。从 ２．２节提到的２０００个测
试样本集中均匀随机采样选出 ３００个样本，作为
ＡＮＮ和 ＳＶＭ的备用训练集。为公平起见，剩余
的１７００个样本作为３种方法的共同测试样本集。
然后从备用训练数据集中随机选择 １０个样本加
入到训练数据集中，重新构建 ＡＮＮ和 ＳＶＭ，检验
ＡＮＮ和 ＳＶＭ的预测精度是否达到 ＳＳＬＢｏｏｓｔ的预
测精度。重复这个过程，利用１０个样本作为增长
步长，直到 ＡＮＮ和 ＳＶＭ达到与 ＳＳＬＢｏｏｓｔ相同的
预测精度，或者用尽备用训练数据集里的样本。

从表 ２可以看出，ＡＮＮ和 ＳＶＭ 分别需要
１９１％、２２８＋％的模拟样本，才能达到和 ＳＳＬＢｏｏｓｔ
模型相当的预测精度。“＋”表示对于一些基准
程序，ＡＮＮ或 ＳＶＭ用尽了所有备用训练样本
（３００），还是不能达到 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型的预测精度。
总之，ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型能够节省大量的训练模拟。

表 ２　为达到 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型相同的预测精度，

ＡＮＮ和 ＳＶＭ 所需要的模拟配置（训练样本）数量

Ｔａｂｌｅ２　Ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ（ｔｒａｉｎｉｎｇ

ｅｘａｍｐｌｅｓ）ｒｅｑｕｉｒｅｄｂｙＡＮＮａｎｄＳＶＭ ｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅ

ｓａｍｅｌｅｖｅｌｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙａｓＳＳＬＢｏｏｓｔｍｏｄｅｌ

基准程序
配置数量

ＡＮＮ ＳＶＭ

ｂｌａｃｋｓｃｈｏｌｅｓ ３６０ ５００＋
ｂｏｄｙｔｒａｃｋ ３５０ ３００
ｃａｎｎｅａｌ ３２０ ５００＋
ｄｅｄｕｐ ３７０ ２７０
ｆａｃｅｓｉｍ ４４０ ５００＋
ｆｅｒｒｅｔ ３１０ ４８０
ｆｌｕｉｄａｎｉｍａｔｅ ４３０ ５００＋
ｆｒｅｑｍｉｎｅ ４７０ ５００＋
ｓｔｒｅａｍｃｌｕｓｔｅｒ ４００ ５００＋
ｖｉｐｓ ３７０ ５００＋
平均 ３８２ ４５５＋

３．４　设计空间探索时间

通常来说，模拟 １０８条指令需要 １０ｍｉｎ以上
的模拟的时间。基于本文的训练数据集，ＳＳＬ
Ｂｏｏｓｔ的训练时间从 ０．５～１ｈ不等（随基准程序
变化）。虽然比 ＡＮＮ和 ＳＶＭ的训练开销时间（秒
级）要长，但是节省了更多的模拟次数，即减少了

大量的模拟时间开销。实际在工业实践中，每个

程序的全部动态指令数目通常都有数 １０９、甚至
１０１０条。在这种情况下，ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型的训练开
销与模拟开销相比基本上可以忽略不计。因此，

３．３节的模拟次数比较，也表明了 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型
能够极大地减少设计空间探索时间。

３．５　探索更优配置
通常来说，除非将整个设计空间中的配置都

模拟了，才能找到最优的配置，但这是不可行的。

一个折中方案是对比由 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型预测出的
最优配置和由现有设计空间探索方法 ＡＮＮ和
ＳＶＭ预测的最优配置相对比。具体来讲，从整个
设计空间中随机采样 ３０００个配置，然后利用这
３种方法来预测这３０００个配置的性能响应，从而
寻找到其中的最优配置。最后模拟３种方法找到
的最优配置，并直接比较其真实的模拟性能响应。

以基准程序 ｖｉｐｓ为例，表 ３展示了 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模
型和其他２种模型预测的最优配置以及预测精度

８９７



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 李丹丹，等：基于半监督集成学习的多核设计空间探索

表 ３　各种模型预测的最优配置对比（ｖｉｐｓ）
Ｔａｂｌｅ３　Ｐｒｅｄｉｃｔｅｄｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ（ｖｉｐｓ）

设计参数及性能 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型 ＡＮＮ ＳＶＭ

ＢａｎｄＷｉｄｔｈ／（ＧＢ·ｓ－１） ６４ ８ ４０

Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ／ＧＨｚ ４．５ ４．５ ４

Ｉｓｓｕｅ／Ｆｅｔｃｈ／ＣｏｍｍｉｔＷｉｄｔｈ ４ ２ ４

ＮｕｍｂｅｒｏｆＣｏｒｅｓ １ １ ２

Ｌ２ＣａｃｈｅＳｉｚｅ／ＭＢ ４ ２ ２

Ｌ２ＣａｃｈｅＢｌｏｃｋＳｉｚｅ／Ｂ ６４ １２８ ６４

Ｌ２ＣａｃｈｅＡｓｓｏｃｉａｔｉｖｉｔｙ ８ ２ ２

Ｌ２ＣａｃｈｅＭＳＨＲ １２８ ６４ １２８

Ｌ１Ｄｃａｃｈｅ／ＫＢ １２８ １２８ ６４

Ｌ１ＩＣａｃｈｅ／ＫＢ ６４ １６ １６

真实模拟性能／ｍｓ １１．５２ １１．７８ １３．６８

预测性能／ｍｓ １１．１２ １０．２７ １０．４２

预测误差／％ ３．５ １２．９ ２３．８

（ＲＭＡＥ）。这里 ＡＮＮ、ＳＶＭ 的训练样本集和
ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型的初始训练集大小都为 ２００，测试样
本集合大小为２０００。从表 ３可以看出，与其他
２种方法相比，ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型寻找的最优配置的
性能最好，并且，ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型对该配置预测的性
能响应非常接近这个配置的真实模拟性能，仅仅

３．５％的预测误差。而其他 ２个方法得到的最优
配置性能都较低，且预测精度也较低（误差为

１２．９％、２３．８％）。因此，在探索更优配置方面，
ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型无论在准确性和还是有效性上都优
于 ＡＮＮ和 ＳＶＭ。

４　结　论

本文提出了一种有效且高效的结合集成学习

和半监督学习算法的多核设计空间探索框架。实

验结果表明：

１）采用集成学习算法 ＡｄａＢｏｏｓｔ模型来集成
ＡＮＮ的预测模型能够有效地提升 ＡＮＮ的预测
精度。

２）半监督集成学习模型 ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型利用
未标记配置来扩充训练样本集，在相同的模拟代

价下，相比现有的基于 ＡＮＮ和 ＳＶＭ的探索方法，
能够极大地降低模型的预测误差。

３）相比基于 ＡＮＮ和 ＳＶＭ的方法，ＳＳＬＢｏｏｓｔ
模型能够使用更少的模拟样本来达到相当的预测

精度。

因此，本文所提出的多核设计空间探索方法

ＳＳＬＢｏｏｓｔ模型比现有的探索方法更加高效、准确。
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３．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１１１０６，Ｃｈｉｎａ；

４．ＳｃｈｏｏｌｏｆＳｏｆｔｗａｒｅ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｏｆｍｉｃｒｏｐｒｏｃｅｓｓｏｒａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ，ｔｈｅｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅｉｓｇｒｏｗｉｎｇ
ｅｘｐｏｎｅｎｔｉａｌｌｙａｎｄｔｈｅｓｏｆｔｗａｒｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｓｅｘｔｒｅｍｅｌｙｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｉｎｇ．Ｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ
ｂｅｃｏｍｅｓｏｎｅｍａｊｏｒｃｈａｌｌｅｎｇｅｗｈｅｎｐｒｏｃｅｓｓｏｒｓａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｔｈｅｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｄａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅｅｘ
ｐｌｏｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｃｏｍｂｉｎｉｎｇｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄｌｅａｒｎｉｎｇａｎｄｅｎｓｅｍｂｌｅｌｅａｒｎｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ．Ｓｐｅｃｉｆｉｃａｌｌｙ，ｉｔｉｎ
ｃｌｕｄｅｓｔｗｏｐｈａｓｅｓ：ｕｎｉｆｏｒｍｒａｎｄｏｍｓａｍｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｆｉｒｓｔｌｙｅｍｐｌｏｙｅｄｔｏｓｅｌｅｃｔａｓｍａｌｌｓｅｔｏｆｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｖｅ
ｄｅｓｉｇｎｐｏｉｎｔｓ，ａｎｄｔｈｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄｗｉｔｈｔｈｅｐｏｉｎｔｓｔｏｃｏｎｓｔｉｔｕｔｅｔｈｅｔｒａｉｎｉｎｇｓｅｔ；ｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄ
ｌｅａｒｎｉｎｇｂａｓｅｄＡｄａＢｏｏｓｔ（ＳＳＬＢｏｏｓｔ）ｍｏｄｅｌｉｓｆｕｒｔｈｅｒｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｔｈｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓ
ｔｈａｔｈａｖｅｎｏｔｂｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｅｄ．Ｔｈｅｎｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｐｒｏｃｅｓｓｏｒｄｅｓｉｇｎｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｉｓｆｏｕｎｄ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅ
ｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇａｒｔｉｆｉｃｉａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋａｎｄ
ｓｕｐｐｏｒｔｖｅｃｔｏｒｍａｃｈｉｎｅ（ＳＶＭ），ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄＳＳＬＢｏｏｓｔｍｏｄｅｌｃａｎｂｕｉｌｄａｃｏｍｐａｒａｂｌｅａｃｃｕｒａｔｅｍｏｄｅｌｕｓｉｎｇ
ｆｅｗｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓ．Ｗｈｅｎｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘａｍｐｌｅｓｉｓｆｉｘｅｄ，ｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆＳＳＬＢｏｏｓｔ
ｍｏｄｅｌｉｓｈｉｇｈｅｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｅｓｉｇｎｓｐａｃｅｅｘｐｌｏｒａｔｉｏｎ；ｓｅｍｉｓｕｐｅｒｖｉｓｅｄｌｅａｒｎｉｎｇ；ｅｎｓｅｍｂｌｅｌｅａｒｎｉｎｇ；ＡｄａＢｏｏｓｔ；ｍｉｃｒｏ
ｐｒｏｃｅｓｓｏｒ；ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｍｏｄｅｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５１１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０８３１１４：３５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０８３１．１４３５．００７．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１３ＺＣ５１０２３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｚｙａｏ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于测试性 Ｄ矩阵的多故障诊断与维修策略
田恒１，段富海１，，樊亮２，桑勇１，史萌２

（１．大连理工大学 机械工程学院，大连 １１６０２４；

２．中国航空工业集团公司西安飞行自动控制研究所 惯性技术航空科技重点实验室，西安 ７１００６５）

　　摘　　　要：针对复杂的多故障诊断问题以及多故障直接处理方法实现的难点，在测试
性 Ｄ矩阵基础上，提出了一种基于单故障化的多故障诊断与维修策略（ＭＦＤＭＳＴＳ）。首先，在
多故障假设下引入析取运算，定义了可隔离单故障和可隔离多故障，据此定义将多故障转化为

单故障，并将转化的单故障与测试集组成新的 Ｄ矩阵；然后，运用单故障诊断算法处理新的 Ｄ
矩阵，得到最优诊断树；最后，针对诊断树的不同叶子节点，提出了多故障诊断与维修策略。实

例验算表明：ＭＦＤＭＳＴＳ能降低平均诊断费用和平均诊断步数，并大幅降低误修率。
关　键　词：测试性 Ｄ矩阵；多故障诊断；析取运算；多故障单故障化；维修策略
中图分类号：ＴＰ２０６．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８０２０８

　　随着装备对测试性要求的不断提高，故障诊
断技术研究日益深入，其被广泛应用在航空、航天

和兵器等高精尖的新武器装备故障诊断上。目前

大多数故障诊断是在单故障假设下进行的，然而

在实际工程中，并非所有的故障都是单个发生的，

有些是随机组合或者耦合出现，单故障假设在实

际应用中会遇到许多问题。因此研究人员逐渐开

展了多故障诊断研究，目前多故障诊断问题是国

内外故障诊断研究的热点
［１］
。

多故障的处理方法可大致分为多故障直接处

理方法和扩展单故障方法。多故障直接处理方法

较多，如连可等
［２］
基于小波变换和多类支持向量

机（ＳＶＭ）提出了一种多故障诊断方法；杨鹏等［３］

运用布尔逻辑运算生成完备最小碰集，然后用基

于信息量启发式算法生成近似最优的多故障隔离

策略；赵亮亮等
［４］
提出一种基于多色集与概念格

的多故障推理方法；Ｋｕｎｄｕ等［５］
通过粒子群算法

和多故障注入实现多故障诊断；Ｉｓｓｕｒｙ等［６］
基于

一阶逻辑公式和布尔代数工具，利用冲突和诊断

的概念创建最小诊断集的方式解决多故障隔离问

题；Ｂａｒｔｙｓ′［７９］提出了基于多故障可隔离矩阵和多

故障弱隔离结构剩余集，寻找最优故障隔离结构

的方法以及基于二值诊断矩阵和动态二值矩阵进

行多故障的诊断和隔离方法。多故障直接处理方

法实现的难点在于故障组合的不确定性，无法判

断故障组合方式就很难确定最优的诊断算法；另

外多故障组合非常多，且以指数形式的增加，多故

障直接处理方法必须考虑如何处理“爆炸”的故

障组合。扩展单故障的多故障处理方法，如 Ｓｈａｋ
ｅｒｉ等［１０］

提出基于扩展单故障和碰集的 ４种多故

障诊断策略，并按照“测试—维修”方式诊断多故

障；王子玲等
［１１］
基于扩展单故障策略，应用附加

测试来隔离隐藏故障，并调用单故障策略来隔离

冒充故障，从而实现多故障诊断和隔离。扩展单

故障的多故障处理方法，单故障测试阶段最优，却

无法保证后续扩展阶段是最优的测试序列。多故

lenovo
全文下载
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　第 ４期 田恒，等：基于测试性 Ｄ矩阵的多故障诊断与维修策略

障算法仍存在诸多问题，但单故障算法已相对成

熟，如贪心算法
［１２］
和 ＡＯ算法［１３］

等。

综合上述分析，本文基于测试性 Ｄ矩阵，研
究运用单故障算法处理多故障问题的新方法。首

先基于测试性 Ｄ矩阵元素意义的变化引入析取
运算，根据析取运算提出几个基本定义，运用定义

和多故障规律判断多故障组合；然后完成多故障

单故障化，并将新的单故障集合与原测试集组成

新的 Ｄ矩阵，运用单故障算法对新 Ｄ矩阵进行处
理，得到最优诊断序列，从而得到多故障诊断的最

优诊断树；最后将对应的单故障转化为多故障，对

多故障集合提出维修策略。

１　析取运算

为便于叙述，引入 Ｔ＝｛ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ｝表示测试

集，Ｃ＝｛ｃ１，ｃ２，…，ｃｎ｝表示对应测试的成本；Ｆ＝
｛ｆ１，ｆ２，…，ｆｍ｝为 单 故 障 集 合；Ｐ＝｛ｐ（ｆ１），
ｐ（ｆ２），…，ｐ（ｆｍ）｝为对应单故障的概率；Ｄ＝
［ｄｉｊ］ｍ×ｎ为故障和测试的依赖矩阵，即 Ｄ矩阵。
本文用 ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｊ）表示故障与测试之间的依赖关
系：ｄｉｊ＝ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｊ）。如果 ｔｊ可以检测 ｆｉ，ｄｉｊ＝１；否
则 ｄｉｊ＝０。

Ｄ矩阵的行和列可用向量形式表示：
行向量 Ｖｆｉ ＝［ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔ１）　ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔ２）…

ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｎ）］＝［ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｊ）］１×ｎ（１≤ｊ≤ｎ），简记为

Ｖｆｉ ＝［ｅｖａｌ（ｆｉ，Ｔ）］。其中，Ｖ
ｆ
表示行向量，下标 ｉ

表示第 ｉ行。
列向量 Ｖｔｊ ＝［ｅｖａｌ（ｆ１，ｔｊ）　ｅｖａｌ（ｆ２，ｔｊ）…

ｅｖａｌ（ｆｍ，ｔｊ）］
Ｔ＝［ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｊ）］

Ｔ
１×ｍ（１≤ｉ≤ｍ），简记

为 Ｖｔｊ ＝［ｅｖａｌ（Ｆ，ｔｊ）］
Ｔ
。其中，Ｖｔ表示列向量，下

标 ｊ表示第 ｊ列。
多故障假设下，Ｄ矩阵元素 ｄｉｊ的意义与单故

障假设下不同
［１４］
，多故障下 １和 ０存在“遮掩”。

例如若 ｔｊ的测试结果为 １时，故障集 Ｆ中除了满
足 ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｊ）＝１的故障 ｆｉ可能出现之外，其他的

故障虽然满足［ｅｖａｌ（（Ｆ／ｆｉ），ｔｊ）］
Ｔ＝［０］Ｔ，但也有

可能发生故障。

基于上述分析，引入析取运算。析取运算符

为“∨”，运算关系如下：
１）Ｄ矩阵元素之间的析取运算。设 ｅｖａｌ（ｆｉ，

ｔｊ）＝０，ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｒ）＝０，ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｋ）＝１，ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｑ）＝
１，其中 ｔｊ、ｔｒ、ｔｋ、ｔｑ∈Ｔ，则：
ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｊ）∨ ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｒ）＝０
ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｊ）∨ ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｋ）＝１
ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｋ）∨ ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｑ）＝１

２）假设 ｔｓ、ｔｗ∈Ｔ，ｆｉ、ｆｊ∈Ｆ，则测试向量 Ｖ
ｔ
ｓ 和

Ｖｔｗ 之间，故障向量 Ｖ
ｆ
ｉ 和 Ｖ

ｆ
ｊ 之间的析取运算式分

别为

Ｖｔｓ ∨ Ｖ
ｔ
ｗ ＝［ｅｖａｌ（Ｆ，ｔｊ）］

Ｔ∨ ［ｅｖａｌ（Ｆ，ｔｗ）］
Ｔ ＝

　　［（ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｓ）∨ ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｗ）］
Ｔ

Ｖｆｉ ∨ Ｖ
ｆ
ｊ ＝［ｅｖａｌ（ｆｉ，Ｔ）］∨ ［ｅｖａｌ（ｆｊ，Ｔ）］＝

　　［（ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｗ）∨ ｅｖａｌ（ｆｊ，ｔｗ）］
３）测试向量和故障向量连续析取运算式分

别为

Ｖｔ１∨ Ｖ
ｔ
２∨ … ∨ Ｖｎ

ｔ＝∑
ｎ

ｉ＝１
∨ Ｖｔｉ

Ｖｆ１∨ Ｖ
ｆ
２∨ … ∨ Ｖ

ｆ
ｍ ＝∑

ｍ

ｉ＝１
∨ Ｖｆｍ

２　多故障组合的基本定义与规律

多故障单故障化的难点在于多故障的判断，

多故障的组合是随机的，对于有 ｍ个单故障的系
统，将会有 ２ｍ －１个组合故障（不含系统无故障
状态 ｆ０），并且以指数的形式增加，这就给多故障
诊断带来困难。Ｄ矩阵中的测试集有限，能被诊
断隔离的故障只是少数，因此从可诊断隔离的故

障入手，通过判断故障或者故障集能否被隔离，实

现可隔离故障的单故障化。在多故障假设下，单

故障、无故障与多故障组合均有可能发生。基于

以上分析，提出几个基本定义，并应用文献［１０］
中具有典型意义的某电路系统 Ｄ矩阵（见表 １）
进行说明，无故障状态 ｆ０的概率为０．６２。

表 １　某电路系统的 Ｄ矩阵［１０］

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｍａｔｒｉｘｏｆａｃｉｒｃｕｉｔｓｙｓｔｅｍ［１０］

故障状态
测　试

ｔ１ ｔ２ ｔ３ ｔ４ ｔ５
概　率

ｆ１ ０ １ ０ ０ １ ０．０１４

ｆ２ ０ ０ １ １ ０ ０．０２７

ｆ３ １ ０ ０ １ １ ０．１２５

ｆ４ １ １ ０ ０ ０ ０．０６８

ｆ５ １ １ １ １ ０ ０．１４６

２．１　单故障的基本定义
单故障假设下，隔离测试和诊断测试共同作

用，不分主次
［１５］
；多故障假设下，故障更多的是依

赖隔离测试，诊断测试则是起辅助判断作用。假

设测试结果１００％可靠。
定义１　在 Ｄｍ×ｎ中，对于故障 ｆｉ，如果存在测

试集 ＸＴ，ｔｊ∈Ｘ，满足∑
ｔｊ∈Ｘ
∨ Ｖｔｊ ＝［ｗｑ］

Ｔ
，ｗｑ＝

０ ｑ＝ｉ
１ ｑ≠{ ｉ

，１≤ｑ≤ｍ，则称 ｆｉ为可隔离单故障。

３０８
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满足定义 １的测试集 Ｘ称为 ｆｉ隔离测试集，

由 Ｘ组成的集合记为 ＦｉＩＴ，称为故障 ｆｉ隔离测试
总集。满足 ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｋ）＝１的测试 ｔｋ，称为 ｆｉ的诊
断测试。

例如表１中的 ｆ５，没有满足定义 １的测试集，
那么它不存在故障隔离测试集，也不能被隔离。

ｆ１存在故障隔离测试总集 Ｆ
１
ＩＴ＝｛｛ｔ３，ｔ１｝，｛ｔ４，ｔ１｝｝，

则 ｆ１是可隔离单故障。
如果故障 ｆｉ存在故障隔离测试集，则能被隔

离，否则只能够隔离到一组包含 ｆｉ的模糊集。ｆ０
只能通过隔离测试进行判断，其故障隔离测试集

必定存在。

定义２　在 Ｄｍ×ｎ中，如果存在测试集 ＺＴ，

ｔｊ∈Ｚ，满足∑
ｔｊ∈Ｚ
∨Ｖｔｊ＝［１］１×ｍ，则称 Ｚ为 ｆ０故

障隔离测试集。由 Ｚ组成的集合记为 Ｆ０ＩＴ，称为
故障 ｆ０隔离测试总集。
２．２　多故障组合的基本定义

定义 ３　在 Ｄｍ×ｎ中，若存在测试集 ＹＴ，

ｔｋ∈Ｙ，∑
ｔｋ∈Ｙ

∨ Ｖｔｋ ＝［ｗｑ］
Ｔ
，满足

ｗｑ＝
０ ｆｉ∈ ＭＦＳ，ｅｖａｌ（ｆｉ，ｔｋ）

１ ｆｊ ＭＦＳ，ｅｖａｌ（ｆｊ，ｔｋ{ ）
，１≤ ｑ≤ ｍ

则称 ＭＦＳ为可隔离多故障。
测试集 Ｙ称为多故障 ＭＦＳ的隔离测试集，由

测试集 Ｙ成组的集合记为 ＦＩＴ（ＭＦＳ），称为多故障
ＭＦＳ的故障隔离测试总集。

例如表１中 ｆ３和 ｆ５组成的多故障，没有满足
定义３的测试集，那么它不存在故障隔离测试集，
也不能被隔离。ｆ１和 ｆ４组成的多故障存在故障
隔离测试总集 ＦＩＴ（ｆ１，ｆ４）＝｛｛ｔ３，ｔ４｝，｛ｔ４｝｝，则
ＭＦＳ（ｆ１，ｆ４）是可隔离多故障。

对于组合故障 Ｍｆｉ，若存在 Ｍｆｊ（ｉ≠ｊ）满足

∑
ｆｉ∈Ｍｆｉ

∨ Ｖｆｉ ＝∑
ｆｊ∈Ｍｆｊ

∨ Ｖｆｊ，则称 Ｍｆｉ和 Ｍｆｊ征兆相同。

２．３　多故障规律
单故障假设下，能被诊断隔离的故障均可以

在诊断树叶子节点上显示。多故障也有相似的

规律：

１）可隔离单故障和可隔离多故障（统称为可
隔离故障，记为 ＩＦＳ），最终会显示在诊断树的叶子
节点上。

２）显示在叶子节点上的多故障，并不一定表
示被完全隔离，其中会隐含一些故障，由于它们之

间的“征兆”相同，共用一个叶子节点。

３）所有故障组合都会在诊断树上出现，但有
的故障被其他故障掩盖，无法分辨出。被掩盖的

故障可能是隐含故障、伪故障，甚至单故障元素。

另外，多故障 Ｆ是特例，表示集合 Ｆ＝｛ｆ１，
ｆ２，…，ｆｍ｝中的所有故障同时发生。Ｆ在叶子节点
上显示，却不存在隔离测试集。这是因为整体上

看多故障 Ｆ是唯一的故障，对任意测试 ｔｊ，若不通
过则表示 Ｆ故障，通过则是 ｆ０，因此不用隔离测试
也可以隔离 Ｆ。

３　基于单故障化的多故障诊断与维
修策略

　　基于单故障化的多故障诊断与维修策略
（ＭｕｌｔｉｐｌｅＦａｕｌｔＤｉａｇｎｏｓｉｓａｎｄＭａｉｎｔｅｎａｎｃｅＳｔｒａｔｅｇｙ
ｂｙＴｒａｎｓｌａｔｉｎｇｉｎｔｏＳｉｎｇｌｅｆａｕｌｔ，ＭＦＤＭＳＴＳ）分为单
故障化和维修诊断２部分。单故障化阶段考虑多
故障单故障化以及测试序列寻优，维修诊断阶段

考虑故障集内部的组合以及维修策略。

３．１　单故障化
步骤１　确定可隔离单故障和隔离测试集。

根据定义１和定义 ２确定可隔离的单故障、无故
障 ｆ０、Ｆ

ｉ
ＩＴ和 Ｆ

０
ＩＴ。

步骤 ２　确定可隔离多故障集和隔离测试
集。根据定义３确定可隔离的多故障集合 ＭＦＳ和
ＦＩＴ（ＭＦＳ）。

步骤３　根据征兆相同的确定可隔离故障集
内部的组合数，且不用考虑隐含故障和伪故障等

关系。

步骤４　计算可隔离故障集的概率。由步骤
１和２得到一组可隔离故障集合ＦＳ＝｛Ｆ

１
Ｓ，Ｆ

２
Ｓ，…，

ＦｚＳ｝∪ｆ０，ｐ（Ｆ
ｉ
Ｓ）概率计算式为

ｐ（ＦｉＳ）＝∑
ＦｉＳ

ｋ＝１
∏
ｆｊ∈Ｍｆｋ

ｐ（ｆｊ） （１）

式中：ＦｉＳ 为Ｆ
ｉ
Ｓ包含的故障组合数；Ｍｆｋ为Ｆ

ｉ
Ｓ的一

组故障组合；ｆｊ为 Ｍｆｋ的组成元素。
步骤 ５　可隔离故障集的概率归一化。步

骤４的计算结果会造成整体故障概率大于１，那么
需要对故障概率进行归一化处理，概率归一化计

算式为

ｐ（ｓ０）＝１ １＋∑
ｚ

ｋ＝１

ｐ（ＦｋＳ）
１－ｐ（ＦｋＳ

( )） （２）

ｐ（ｓｉ）＝
ｐ（ＦｉＳ）
１－ｐ（ＦｉＳ）

１＋∑
ｚ

ｋ＝１

ｐ（ＦｋＳ）
１－ｐ（ＦｋＳ

( )） （３）

式中：ｐ（ｓ０）为无故障状态的概率；ｚ为集合 ＦＳ的

基数；ｐ（ｓｉ）为 Ｆ
ｉ
Ｓ归一化后的概率。

步骤６　可隔离故障集与测试集 Ｔ组成新的
Ｄ矩阵，令 ｓ０表示 ｆ０，ｓｉ表示 Ｆ

ｉ
Ｓ，将 ｓ０、Ｓ＝｛ｓ１，

４０８
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ｓ２，…，ｓｚ｝与测试集 Ｔ组成新的 Ｄ（ｚ＋１）×ｎ矩阵。
步骤７　用单故障算法处理新 Ｄ矩阵，得到

相应的诊断树，计算诊断树的各项指标，如平均诊

断费用、故障诊断率和隔离率等
［１６］
。

３．２　维修诊断
完成系统的单故障化并得到最优诊断树后，

需要对诊断树的各个叶子节点提出合适的维修策

略，基于叶子节点内组合数的不同，分为２类维修
方式：

１）组合数为１的叶子节点，表示该叶子节点
故障元素是确定唯一的，只需对该叶子节点的所

有故障元素进行更换或者维修。

２）组合数大于１的叶子节点，表示该叶子节
点可能存在隐含故障或者伪故障。应该按照叶子

节点内部的所有单故障元素之间的概率大小排

序，先依次对这些单故障元素进行“测试—维

修”
［１０］
。

例如某叶子节点内部包含多故障｛ｆ５｝，｛ｆ２，
ｆ５｝，第１个维修的集合为｛ｆ５｝，第２个维修的集合
为｛ｆ２，ｆ５｝，维修｛ｆ５｝后，第 ２个维修内容只需维
修 ｆ２即可。这种方法适用于非耦合故障系统，能
有效提高维修的效率。但该方法会引起误修，因

此提出误修率的计算公式：

ＭＲ（Ｆ
ｉ
Ｓ）＝

[
　　

ｐ（ＦｉＳ） (－ ∑
Ｒ（ＦｉＳ）

ｊ＝１
∏

ｆｋ∈Ｒ（Ｆ
ｉ
Ｓ）ｊ

ｐ（ｆｋ ) ]） ｐ（ｓｉ）

ｐ（ＦｉＳ）

（４）

式中：ＭＲ（Ｆ
ｉ
Ｓ）为可隔离故障集 ＦｉＳ 的误修率；

Ｒ（ＦｉＳ）＝｛Ｒ（Ｆ
ｉ
Ｓ）１，Ｒ（Ｆ

ｉ
Ｓ）２，…，Ｒ（Ｆ

ｉ
Ｓ）ｈ｝为可

隔离故障ＦｉＳ维修诊断树的叶子节点集，Ｒ（Ｆ
ｉ
Ｓ）ｊ

为第 ｊ个叶子节点所完成维修的故障集。
维修诊断树中的每个叶子节点可能包含有多

个故障集，每个维修诊断树的叶子节点仅有一个

故障集被维修，并且该集合包含该叶子节点所有

的故障组合情形。

４　实例计算

４．１　电路系统实例
４．１．１　故障诊断及结果对比

在多故障假设下，按照 ３．１节步骤 １～５对
表１系统单故障化处理，得到 ＩＦＳ、对应的组合数、
ＦＩＴ、可隔离故障集的概率和归一化后的概率，如
表２所示。

根据步骤 ６，将 ｓ０、Ｓ＝｛ｓ１，ｓ２，…，ｓ１０｝、ｐ（ｓｉ）
和测试集 Ｔ＝｛ｔ１，ｔ２，ｔ３，ｔ４，ｔ５｝组成新的 Ｄ１１×５，如
表３所示。

根据步骤７，采用文献［１３］中的 ＡＯ算法处
理表３的新 Ｄ矩阵，得到诊断树，如图１所示。

ＭＦＤＭＳＴＳ方法的故障诊断隔离和维修诊断
是分开的。运用文献［１０］的 Ｓｕｒｅ３算法对表 １进
行多故障处理，为使结果有可比性，按照诊断隔离

和“测试—维修”２种方式计算，结果分别用
Ｓｕｒｅ３和 Ｓｕｒｅ３表示，并且计算的过程用本文归
一化后的概率。通过计算平均诊断费用 Ｃｏｓｔ、平
均诊断步数 ＮＤ、故障诊断率 ＦＤＲ和故障隔离率
ＦＩＲ来评价 ＭＦＤＭＳＴＳ，计算式分别为

Ｃｏｓｔ＝∑
ｚ

ｉ＝０
ｐ（ｓｉ）∑

ｔｊ∈Ｔｉ

ｃｊ （５）

ＮＤ＝∑
ｚ

ｉ＝０

Ｔｉ
１＋ｚ

（６）

ＦＤＲ＝∑
ｚ

ｉ＝０
ｐ（ｓｉ） （７）

表 ２　多故障单故障化的结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｌａｔｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｓｉｎｔｏｓｉｎｇｌｅｆａｕｌｔ

ＩＦＳ 组 合 数 ＦＩＴ 故障状态 概率 ｐ（ＦｉＳ） 归一化概率 ｐ（ｓｉ）

ｆ０ １ ｛｛ｔ２，ｔ４｝，｛ｔ１，ｔ２，ｔ３｝，…，｛ｔ１，ｔ２，ｔ３，ｔ４，ｔ５｝｝ ｓ０ ０．６７１３

ｆ１ １ ｛｛ｔ４，ｔ１｝，｛ｔ３，ｔ１｝｝ ｓ１ ０．０１４０００ ０．００９５

ｆ２ １ ｛｛ｔ２，ｔ５｝，｛ｔ２，ｔ１｝，｛ｔ１，ｔ５｝｝ ｓ２ ０．０２７０００ ０．０１８６

ｆ３ １ ｛｛ｔ２，ｔ３｝｝ ｓ３ ０．１２５０００ ０．０９５９

ｆ４ １ ｛｛ｔ３，ｔ５｝，｛ｔ４，ｔ５｝｝ ｓ４ ０．０６８０００ ０．０４９０

ｆ１ｆ２ １ ｛｛ｔ１｝｝ ｓ５ ０．０００３７８ ０．０００３

ｆ２ｆ３ １ ｛｛ｔ２｝｝ ｓ６ ０．００３４００ ０．００２３

ｆ１ｆ４ １ ｛｛ｔ３，ｔ４｝，｛ｔ４｝｝ ｓ７ ０．０００９５０ ０．０００６

ｆ１ｆ３ｆ４ ３ ｛｛ｔ３｝｝ ｓ８ ０．０１０４００ ０．００７０

ｆ２ｆ４ｆ５ ５ ｛｛ｔ５｝｝ ｓ９ ０．１６２０００ ０．１２９８

ｆ１ｆ２ｆ３ｆ４ｆ５ １６ ｓ１０ ０．０２２８００ ０．０１５７

总和 ３２ １．００００

５０８
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表 ３　ＭＦＤＭＳＴＳ得到的新 Ｄ矩阵

Ｔａｂｌｅ３　ＮｅｗＤｍａｔｒｉｘｏｂｔａｉｎｅｄｂｙＭＦＤＭＳＴＳ

故障

状态

测　试

ｔ１ ｔ２ ｔ３ ｔ４ ｔ５
概　率

ｓ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．６７１３

ｓ１ ０ １ ０ ０ １ ０．００９５

ｓ２ ０ ０ １ １ ０ ０．０１８６

ｓ３ １ ０ ０ １ １ ０．０９５９

ｓ４ １ １ ０ ０ ０ ０．０４９０

ｓ５ ０ １ １ １ １ ０．０００３

ｓ６ １ ０ １ １ １ ０．００２３

ｓ７ １ １ ０ ０ １ ０．０００６

ｓ８ １ １ ０ １ １ ０．００７０

ｓ９ １ １ １ １ ０ ０．１２９８

ｓ１０ １ １ １ １ １ ０．０１５７

图 １　基于 ＭＦＤＭＳＴＳ和 ＡＯ的新 Ｄ矩阵诊断树

Ｆｉｇ．１　ＤｉａｇｎｏｓｔｉｃｔｒｅｅｏｆｎｅｗＤｍａｔｒｉｘ

ｂａｓｅｄｏｎＭＦＤＭＳＴＳａｎｄＡＯ

ＦＩＲ＝∑
ｓｉ＝１
ｐ（ｓｉ） （８）

式中：Ｃｏｓｔ为平均诊断费用，ｃｊ为对应 ｔｊ的费用；ＮＤ
为平均诊断步数；Ｔｉ为 ｓｉ的测试序列，Ｔｉ 为 Ｔｉ
的长度；ｓｉ为故障 ｓｉ内的组合数。

假设 ｃｊ＝１，由式（５）～式（８）得 ＭＦＤＭＳＴＳ、

Ｓｕｒｅ３和 Ｓｕｒｅ３的相应结果，如表４所示。
由表４可知，ＭＦＤＭＳＴＳ能有效降低多故障的

Ｃｏｓｔ，因为单故障化可以对所有可隔离故障集进行

测试序列的寻优计算，而 Ｓｕｒｅ３与 Ｓｕｒｅ３只是对
单故障假设下的诊断树和测试序列进行扩展，忽

略了一些概率较大的故障集的顺序；Ｓｕｒｅ３ 与
Ｓｕｒｅ３的 Ｃｏｓｔ相差不大是因为维修对象的概率较
小，对 成 本 影 响 较 小；在 故 障 诊 断 阶 段，由

于Ｓｕｒｅ３ 和ＭＦＤＭＳＴＳ不存在“测试—维修”，

表 ４　ＭＦＤＭＳＴＳ、Ｓｕｒｅ３和 Ｓｕｒｅ３的诊断结果对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｉａｇｎｏｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓａｍｏｎｇ

ＭＦＤＭＳＴＳ，Ｓｕｒｅ３ ａｎｄＳｕｒｅ３

算　法 Ｃｏｓｔ ＮＤ ＦＤＲ／％ ＦＩＲ／％

ＭＦＤＭＳＴＳ ２．３９０ ３．７２７ １００ ８４．７５

Ｓｕｒｅ３ ２．５１５ ３．７２７ １００ ８４．７５

Ｓｕｒｅ３ ２．５２８ ４．１５４ １００ ８５．４６

Ｓｕｒｅ３和 ＭＦＤＭＳＴＳ的 ＦＩＲ会比较低，两者的 ＮＤ
也会较小。

在２Ｇ，２．６ＧＨｚ的 ＰＣ机上运用 ＭＡＴＬＡＢ运
行程序，该电路系统的多故障转化为单故障的计

算时间为０．０７７０ｓ。
４．１．２　维修策略

完成故障的诊断后，将对诊断树的叶子节点

提出合适的维修策略。本文运用诊断树的形式表

现测试诊断过程，用｛Ｎ Ｌ｝的格式表示维修诊断
树的节点含义，其中 Ｎ表示节点内的组合故障
数，Ｌ表示所包含的故障状态。诊断树叶子节点
的维修策略以及与 Ｓｕｒｅ３算法的维修结果对比，
如表５所示，图２和图３分别为叶子节点 ｓ９和 ｓ１０
的维修诊断树。

Ａ０ ＝｛５ ｆ２，ｆ４，ｆ５｝，Ａ１ ＝｛２ ｆ０，ｆ２｝，Ａ２ ＝
｛３ｆ２，ｆ４｝，Ａ３ ＝｛１ ｆ０｝，Ａ４ ＝｛１ ｆ２，ｆ５｝，Ａ５ ＝
｛１ｆ４，ｆ５｝，Ａ６＝｛２ｆ２，ｆ４，ｆ５｝。叶子节点为 Ａ３、Ａ４、
Ａ５和 Ａ６，分别表示维修 ｆ５、ｆ２ｆ５、ｆ４ｆ５和 ｆ２ｆ４ｆ５。虽
然只有４个多故障被维修，但 ｆ２ｆ４ｆ５维修过程中
包含 ｆ２ｆ４，因此５个故障组合被维修策略所包含。

Ｂ０ ＝｛１６ ｆ１，ｆ２，ｆ３，ｆ４，ｆ５｝，Ｂ１ ＝｛２ ｆ０，ｆ２｝，
Ｂ２＝｛１４ｆ１，ｆ２，ｆ４｝，Ｂ３＝｛１ｆ０｝，Ｂ４＝｛１ｆ２｝，Ｂ５ ＝
｛６ｆ０，ｆ２｝，Ｂ６ ＝｛８ ｆ０，ｆ２，ｆ４｝，Ｂ７ ＝｛２ ｆ０｝，Ｂ８ ＝
｛４ｆ０，ｆ２｝，Ｂ９＝｛３ｆ０｝，Ｂ１０＝｛５ ｆ０，ｆ２｝。叶子节
点为 Ｂ３、Ｂ４、Ｂ７、Ｂ８、Ｂ９ 和 Ｂ１０，分别表示 ｆ３ ｆ５、
ｆ２ｆ３ｆ５、ｆ１ｆ３ｆ５、ｆ１ｆ２ｆ３ｆ５、ｆ１ｆ３ｆ４ｆ５和 ｆ１ｆ２ｆ３ｆ４ｆ５的故
障组合被维修。至此，１６个故障组合被维修策略
所包含。

由表５可知，总共有 ３１个故障组合被维修，
包含了多故障假设下所有的故障总数，所有叶子

节点的误修率均在０．３％以下，但 Ｓｕｒｅ３算法中有
叶子节点的误修率高达１２．９５％。
４．２　惯导二次电源实例

表６为某型惯导二次电源的 Ｄ矩阵，共有
９个故障模式（Ｆ１～Ｆ９），无故障 Ｆ０概率为 ０．７４。
多故障假设下将会有５１１个故障模式。

现用 ＭＦＤＭＳＴＳ对其进行诊断维修，可得到
４１个可隔离故障，即诊断树有 ４２个叶子结点（限
于篇幅，省略故障诊断树和叶子结点的维修树）。

６０８
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表 ５　ＭＦＤＭＳＴＳ与 Ｓｕｒｅ３的维修策略对比

Ｔａｂｌｅ５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｙｂｅｔｗｅｅｎＭＦＤＭＳＴＳａｎｄＳｕｒｅ３

多故障

状态
组 合 数

ｓｉ中的
组合故障

ＭＦＤＭＳＴＳ Ｓｕｒｅ３

维修策略 误修率／％ 维修策略 误修率／％
ｓ１，ｓ２，ｓ３，ｓ４，
ｓ５，ｓ６，ｓ７

１ ｆ１，ｆ２，ｆ３，ｆ４，ｆ１ｆ４，ｆ２ｆ３ 直接维修检测的故障集 ０ 直接维修检的故障集 ０

ｓ８ ３ ｆ３ｆ４，ｆ１ｆ３，ｆ１ｆ３ｆ４ 维修 ｆ３ｆ４，测试，维修 ｆ１，结束 ０．１２
维修 ｆ３，测试，维修 ｆ１，
测试，维修 ｆ４

０

ｓ９ ５
ｆ５，ｆ４ｆ５，ｆ２ｆ５，ｆ２ｆ４，

ｆ２ｆ４ｆ５
图２ ０．１５ 维修 ｆ２ｆ４ｆ５ １２．９５

ｓ１０ １６
ｆ３ｆ５，ｆ１ｆ５，ｆ３ｆ４ｆ５，…，

ｆ１ｆ２ｆ３ｆ４ｆ５
图３ ０．２６ 维修 ｆ１ｆ２ｆ３ｆ４ｆ５ １．５７

图 ２　叶子节点 ｓ９的维修诊断树

Ｆｉｇ．２　Ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｔｒｅｅｏｆｌｅａｆｎｏｄｅｓ９

图 ３　叶子节点 ｓ１０的维修诊断树

Ｆｉｇ．３　Ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｔｒｅｅｏｆｌｅａｆｎｏｄｅｓ１０

同时应用 ＴＥＡＭＳ软件对惯导二次电源进行建模
仿真并将两者结果进行对比（其中单故障算法为

Ｒｏｌｌｏｕｔ算法）。假设 ｃｊ＝１，通过计算惯导二次电

源诊断树的 Ｃｏｓｔ、ＮＤ、ＦＤＲ和 ＦＩＲ评价诊断结果。
由于误修率是对诊断树的叶子节点而言，但是叶

子节点过多，因此引入平均误修率（ＭＲａｖｇ）对诊断
树所有叶子结点的维修树进行评价。

表 ６　某型惯导二次电源的 Ｄ矩阵

Ｔａｂｌｅ６　Ｄｍａｔｒｉｘｆｏｒｓｅｃｏｎｄａｒｙｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｐｏｗｅｒｏｆａｎ

ｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎ

故障

状态

测　试

Ｔ１ Ｔ２ Ｔ３ Ｔ４ Ｔ５ Ｔ６
概　率

Ｆ１ １ １ １ ０ １ １ ０．０６３

Ｆ２ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０．０２１

Ｆ３ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０．０１３

Ｆ４ ０ ０ １ １ ０ ０ ０．０３７

Ｆ５ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０．０１７

Ｆ６ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０．０２３

Ｆ７ ０ ０ ０ ０ １ １ ０．０３４

Ｆ８ １ １ ０ ０ ０ ０ ０．０２２

Ｆ９ ０ ０ １ ０ １ ０ ０．０３０

ＭＲａｖｇ＝
∑
ｚ

ｉ＝１
ＭＲ（Ｆ

ｉ
Ｓ）

ｚ
（９）

式中：ｚ为可隔离故障个数。

由表 ７可知，在 Ｃｏｓｔ、ＮＤ、ＦＤＲ和 ＦＩＲ方面，
ＭＦＤＭＳＴＳ的结果与 ＴＥＡＭＳ仿真的结果一致；但
是 ＴＥＡＭＳ没有维修诊断，因此没有误修率的结
果，而 ＭＦＤＭＳＴＳ的诊断结果中存在 １１组合数为
１的叶子节点和１２个组合数为 ２的叶子节点，这
些节点的误修率全为０；同时其余 １９个叶子节点
中有７个叶子节点的故障概率为 １０－５，误修率可

近似为０，另外有１０个叶子节点的误修率约等于
０，因此总体的误修率比较小，约为０．０１２８％。

在上述运行环境下该型惯导二次电源的多故

障转化为单故障的计算时间为０．１１５０ｓ。

表 ７　ＭＦＤＭＳＴＳ与 ＴＥＡＭＳ仿真分析结果对比

Ｔａｂｌｅ７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎ

ＭＦＤＭＳＴＳａｎｄＴＥＡＭＳｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

算　法 Ｃｏｓｔ ＮＤ ＦＤＲ／％ ＦＩＲ／％ ＭＲａｖｇ／％

ＭＦＤＭＳＴＳ ４．２２ ５．４５ １００ ８２．６９ ０．０１２８

ＴＥＡＭＳ ４．２２ ５．４５ １００ ８２．６９

７０８
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５　结　论
１）基于 Ｄ矩阵元素 ｄｉｊ的含义、有限的测试，

提出了可隔离故障、隔离测试集定义，然后基于隔

离测试集和多故障的规律，提出了 ＭＦＤＭＳＴＳ。
２）ＭＦＤＭＳＴＳ在故障诊断阶段简化了故障之

间的关系如隐含故障、伪故障等，获得了最优的多

故障诊断树，与 Ｓｕｒｅ３算法相比能有效降低平均
诊断费用和平均诊断步数；该策略的诊断结果与

ＴＥＡＭＳ软件仿真的结果一致。
ＭＦＤＭＳＴＳ的故障维修阶段是基于叶子节点

的内部故障组合以及概率提出的细致维修策略，

在维修范围包含所有可能的故障组合基础上，大

幅降低了故障的误修率。

３）本文方法可将大量的多故障转化为数目
较少的单故障，被计算处理的故障数目得到了减

少，通过对转化的单故障进行故障诊断，并对相应

的叶子节点维修，故障维修的精度得以提高。
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ｍｕｌｔｉｆａｉｌｕｒｅｂａｓｅｄｏｎｐｏｌｙｃｈｒｏｍａｔｉｃｓｅｔｓａｎｄｃｏｎｃｅｐｔｌａｔｔｉｃｅ

［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔ，２０１４，３５（１２）：

２６９０２６９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］ＫＵＮＤＵＳ，ＣＨＡＴＴＯＰＡＤＨＹＡＹＳ，ＳＥＮＧＵＰＴＡＩ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉ

ｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｐａｒ

ｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｃ］∥２０１１２４ｔｈＡｎｎｕａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ

ｏｎＶＬＳＩＤｅｓｉｇｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１１：３６４３６９．

［６］ＩＳＳＵＲＹＩ，ＨＥＮＲＹＤ，ＣＨＡＲＢＯＮＮＥＬＣ，ｅｔａｌ．ＡＢｏｏｌｅａｎａｌ

ｇｅｂｒａｉｃｂａｓｅｄｓｏｌｕｔｉｏｎｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ：Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

ｔｏａｓｐａｔｉａｌｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１３，２８（１）：２１４２２６．

［７］ＢＡＲＴＹＳ′Ｍ．Ｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｉｓｏｌａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｂｉｎａｒｙ

ｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｍａｔｒｉｘ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＣｏｍ

ｐｕｔｉｎｇ，２０１４，２３０：４４１４５２．

［８］ＢＡＲＴＹＳ′Ｍ．Ｄｉａｇｎｏｓｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｓｗｉｔｈｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｂｉｎａｒｙ

ｍａｔｒｉｘ［Ｊ］．ＩＦＡＣＰａｐｅｒｓＯｎｌｉｎｅ，２０１５，４８（２１）：１２９７１３０２．

［９］ＢＡＲＴＹＳ′Ｍ．Ｔｈｅｗｅａｋｉｓｏｌａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｂｉｎａｒｙ

ｒｅｓｉｄｕａｌｓｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｓ［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＳｙｓｔｅｍｓ

ａｎｄＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１６，３９３：３１１．

［１０］ＳＨＡＫＥＲＩＭ，ＲＡＧＨＡＶＡＮＶ，ＰＡＴＴＩＰＡＴＩＫＲ，ｅｔａｌ．Ｓｅｑｕｅｎ

ｔｉａｌｔｅｓｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，Ｍａｎ，ａｎｄＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，ＰａｒｔＡ：Ｓｙｓｔｅｍｓ

ａｎｄＨｕｍａｎｓ，２０００，３０（１）：１１４．

［１１］王子玲，许爱强，王文双，等．基于扩展单故障策略的多故障

诊断算法［Ｊ］．海军航空工程学院学报，２００９，２４（６）：

６９５６９８．

ＷＡＮＧＺＬ，ＸＵＡＱ，ＷＡＮＧＷ Ｓ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｘｔｅｎｄｅｄｓｉｎｇｌｅ

ｆａｕｌｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｖａｌ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００９，２４（６）：６９５

６９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＹＡＮＧＣＬ，ＹＡＮＪＨ，ＬＯＮＧＢ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｖｅｌｔｅｓｔｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ［Ｊ］．Ｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ

Ｊｏｕｒｎａｌ，２０１４，４５（６）：７１９７２２．

［１３］ＰＡＴＴＩＰＡＴＩＫＲ，ＡＬＥＸＡＮＤＲＩＳＩＳＭＧ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｈｅｕｒｉｓ

ｔｉｃｓｅａｒｃｈａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｈｅｏｒｙｔｏｓｅｑｕｅｎｔｉａｌｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，Ｍａｎ，ａｎｄＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，

１９９０，２０（４）：８７２８８７．

［１４］ＳＨＥＰＰＡＲＤＪＷ，ＢＵＴＣＨＥＲＳＧＷ．Ａｆｏｒｍａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆａｕｌｔ

ｄｉａｇｎｏｓｉｓｗｉｔｈＤｍａｔｒｉｃｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｓｔｉｎｇ：

ＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２００７，２３（４）：３０９３２２．

［１５］ＴＳＡＩＹＴ，ＨＳＵＹＹ．Ａｓｔｕｄｙｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｄｉａｇｎｏｓｉｓｓｔｒａｔｅ

ｇｙａｎｄｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒａｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ

ＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｓ，ＰａｒｔＣ：ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉ

ｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ，２０１２，２２６（１）：２７３２８２．

［１６］石君友．测试性设计分析与验证［Ｍ］．北京：国防工业出版

社，２０１１．

ＳＨＩＪＹ．Ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　田恒　男，博士研究生。主要研究方向：故障诊断与测试性

分析。

段富海　男，教授，博士生导师。主要研究方向：可靠性与测试

性的设计分析。
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　第 ４期 田恒，等：基于测试性 Ｄ矩阵的多故障诊断与维修策略

Ｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｙ
ｂａｓｅｄｏｎｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙＤｍａｔｒｉｘ

ＴＩＡＮＨｅｎｇ１，ＤＵＡＮＦｕｈａｉ１，，ＦＡＮＬｉａｎｇ２，ＳＡＮＧＹｏｎｇ１，ＳＨＩＭｅｎｇ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＤａｌｉａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｄａｌｉａｎ１１６０２４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｖｉａｔｉｏｎＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＩｎｅｒｔｉａ，ＡＶＩＣＸｉ’ａｎＦｌｉｇｈｔ

ＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｘｉ’ａｎ７１００６５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｐｒｏｂｌｅｍｓａｎｄｄｉｆｆｉｃｕｌｔｉｅｓｉｎｔｈｅｒｅａｌｉｚａｔｉｏｎｏｆ
ｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉｒｅｃｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｏｎｔｈｅｂａｓｉｓｏｆｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙＤｍａｔｒｉｘａｎｄｓｉｎｇｌｅｆａｕｌｔａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｏ
ｖｅｌｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎｔｒａｎｓｌａｔｉｎｇｉｎｔｏｓｉｎｇｌｅｆａｕｌｔ（ＭＦＤＭＳＴＳ）ｉｓｉｎ
ｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｕｎｄｅｒｔｈｅａｓｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｓ，ｄｉｓｊｕｎｃｔｉｖｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ，ａｎｄｉｓｏｌａｂｌｅ
ｓｉｎｇｌｅｆａｕｌｔａｎｄｉｓｏｌａｂｌｅｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｓａｒｅｄｅｆｉｎｅｄ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｓ，ｓｉｎｇｌｅｆａｕｌｔ，ｗｈｉｃｈｃｏｍｐｏｓｅｓ
ａｎｅｗＤｍａｔｒｉｘｗｉｔｈｔｅｓｔｓｅｔ，ｉｓｔｒａｎｓｌａｔｅｄｉｎｔｏｆｒｏｍｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｓ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｓｉｎｇｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓａｌｇｏｒｉｔｈｍ
ｉｓｕｓｅｄｔｏｐｒｏｃｅｓｓｔｈｅｎｅｗＤｍａｔｒｉｘ，ａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｔｒｅｅｉｓｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｆｕｒｔｈｅｒｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｙｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅａｆｎｏｄｅｓｉｎｔｈｅｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｔｒｅｅ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎ
ｔａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓｔｈａｔＭＦＤＭＳＴＳｉｓａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｗａｙｔｏｒｅｄｕｃｅａｖｅｒａｇｅｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｃｏｓｔａｎｄａｖｅｒａｇｅ
ｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓｔｅｐｓ，ａｎｄｔｏｇｒｅａｔｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｒａｔｅｏｆｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｅｒｒｏｒ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙＤｍａｔｒｉｘ；ｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓ；ｄｉｓｊｕｎｃｔｉｖｅｏｐｅｒａｔｉｏｎ；ｔｒａｎｓｌａｔｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｆａｕｌｔｓｉｎｔｏｓｉｎｇｌｅｆａｕｌｔ；ｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｓｔｒａｔｅｇｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６３００９：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６３０．０９０２．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１５０８６３００３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｕａｎｆｈ＠ｄｌｕｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１８年 ４月
第４４卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０４２６；录用日期：２０１７０７２１；网络出版时间：２０１７０９１４１６：０４
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基于拉普拉斯变换的空间目标碰撞概率计算方法

霍俞蓉１，李智２，，韩蕾２

（１．装备学院 航天装备系，北京 １０１４１６；　２．装备学院 航天指挥系，北京 １０１４１６）

　　摘　　　要：碰撞概率是空间碎片碰撞预警中评判碰撞发生可能性大小的重要依据，对
航天器机动规避具有重要意义。基于拉普拉斯变换的碰撞概率计算方法利用拉普拉斯变换以

及幂级数的定义，推导了在短时间接近情况下碰撞概率的幂级数表达式，分析了碰撞概率的截

断误差并确定了在不同精度要求下的幂级数项数。针对２００９年美俄卫星的碰撞事件，将基于
拉普拉斯变换的碰撞概率计算结果与 Ｃｈａｎ方法、ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法的计算结果进行比较，验证
了基于拉普拉斯变换方法在计算精度上的优势。

关　键　词：空间碎片；碰撞预警；碰撞概率；拉普拉斯变换；幂级数
中图分类号：Ｖ４１２．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８１０１０

　　由于人类的航天活动日益增多，空间中在轨
的空间目标数量不断增大，因此航天器与空间碎

片的碰撞风险越来越大。为了保证航天任务顺利

进行，保证航天员、航天器与空间环境的安全，空

间碎片碰撞预警已成为航天任务设计与执行过程

中必须进行的重要工作。

碰撞概率是目前国内外广泛使用的判断２个
空间目标发生碰撞的可能性大小的重要判据。当

前，国内外对碰撞概率方法的理论研究已经相对

成熟。文献［１］采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法得到了碰撞
概率的计算结果；Ｆｏｓｔｅｒ和Ｅｓｔｅｓ［２］、Ｐａｔｅｒａ［３］和Ａｌ
ｆａｎｏ［４］提出了不同的碰撞概率数值积分模型；
Ｃｈａｎ［５６］提出了一种将积分式进行近似的解析
方法。

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法以及 Ｆｏｓｔｅｒ和 Ｅｓｔｅｓ［２］提出
的数值方法可以得到精度较高的碰撞概率结果但

是计算速度较慢。Ｃｈａｎ［５６］解析方法计算速度
快，但精度劣于数值方法。解析方法中比较经典

的为 Ｃｈａｎ方法，根据文献［７］中对该方法的精度

分析，在概率密度函数（ＰｒｏｂａｂｉｌｉｔｙＤｅｎｓｉｔｙＦｕｎｃ
ｔｉｏｎ，ＰＤＦ）接近圆分布时，能够较好地近似碰撞概
率的真实值。但在 ＰＤＦ分布椭圆的长短轴之比
较大时，误差较大，并且由于该方法对积分域进行

了近似，导致近似积分模型与原积分模型产生了

无法准确衡量的偏差。

针对上述方法中的不足，本文在参考文

献［８］的基础上，基于拉普拉斯变换的相关理论，
推导了碰撞概率的幂级数表达式；研究了幂级数

表达式的截断误差计算方法；讨论了在不同精度

需求下幂级数项数的取值；通过对２００９年美俄卫
星碰撞事件的仿真计算，将基于拉普拉斯变换方

法的碰撞概率计算结果与 Ｃｈａｎ方法、ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ
方法的计算结果进行对比，验证了基于拉普拉斯

变换方法在计算精度上的优势。

１　碰撞概率计算的基本方法

１．１　碰撞概率计算假设
碰撞概率的计算不仅涉及到接近时刻（Ｔｉｍｅ

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170914.1604.003.html
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ｏｆＣｌｏｓｅｔＡｐｐｒｏａｃｈ，ＴＣＡ）和接近距离（ＭｉｓｓＤｉｓ
ｔａｎｃｅ，ＭＤ），还涉及到轨道的误差协方差信息。
由于２个空间目标在碰撞时所受的力比较复杂，
误差数据会根据目标运动状态的改变发生变化，

因此，为了简化碰撞概率的计算过程，得到较准确

的碰撞概率值，本文做出以下假设
［９１１］
：

１）由于２个目标的相遇时间非常短，可将相
遇期间内２个目标的相对运动视为速度恒定的线
性运动。

２）在碰撞时，目标的相对速度非常大，并且
碰撞时间很短，因此，可以忽略２个目标速度的不
确定性。

３）２个目标的位置误差互不关联。
４）在２个目标间的相对运动过程中，相遇时

间非常短，因此认为误差椭球在相遇期间内保持

不变。

５）２个空间目标均等效为半径已知的球体。
６）由于２个目标的误差都是随机的，可以认

为２个目标的位置误差都服从三维高斯分布。
当２个目标间的距离小于其等效半径之和

时，被判定为发生碰撞。

１．２　相遇坐标系与位置误差的投影
１．２．１　相遇坐标系

令在 ＴＣＡ处，与２个目标的相对速度矢量垂
直并且经过相对距离矢量的平面为相遇平面。在

相遇平面内建立对应的相遇坐标系，即可消去速

度方向的误差并且进行碰撞概率计算。相遇坐标

系以主目标 Ｏ１为坐标原点，ｘｅ轴指向从目标 Ｏ２在
相遇平面内的投影点，ｚｅ轴指向 ２个目标间相对
速度的方向，ｙｅ轴在相遇平面内垂直于 ｘｅ轴，相遇
坐标系如图１所示。

图 １　相遇坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｎｃｏｕｎｔｅｒｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

３个轴的单位矢量可表示为

ｉｅ＝
ρＴＣＡ
ρＴＣＡ

ｋｅ ＝
ｖｒｅｌ
ｖｒｅｌ

ｊｅ＝ｋｅ×ｉ













ｅ

（１）

式中：ρＴＣＡ和 ｖｒｅｌ分别为 ＴＣＡ处目标间的相对距离
矢量和相对速度矢量。

１．２．２　位置误差的投影
通过误差分析方法即可得到２个空间目标的

误差协方差矩阵。将 ２个目标的误差椭球、相对
运动状态矢量分别投影到相遇平面内，由于 ２个
目标的随机位置矢量相互独立且满足三维高斯分

布，２个目标在相遇平面内的位置矢量满足三维
高斯分布，相对位置矢量也是满足高斯分布的随

机矢量。因此，在接近时刻处，令２个空间目标在
相遇平面内的位置矢量分别为 ｒｅ１和 ｒｅ２，则相遇平
面内的目标间相对位置矢量 ｒｅｒｅｌ的均值为

Ｅ（ｒｅｒｅｌ）＝Ｅ（ｒｅ１－ｒｅ２）＝［ρＴＣＡ　０］
Ｔ

（２）
目标间相对位置矢量的误差方差矩阵为

ｖａｒ（ｒｅｒｅｌ）＝ｖａｒ（ｒｅ１－ｒｅ２）＝
　　ｖａｒ（ｒｅ１）＋ｖａｒ（ｒｅ２）－２ｃｏｖ（ｒｅ１，ｒｅ２）＝
　　ｖａｒ（ｒｅ１）＋ｖａｒ（ｒｅ２） （３）

通过式（２）和式（３），即可将 ２个目标的位置
误差椭球投影到相遇平面内并形成联合误差椭圆

域。若将２个目标看作是半径分别为 Ｒ１和 Ｒ２的
均匀球体，则可以根据 ２个目标的半径大小形成
联合球体，将联合球体投影到相遇平面内形成联

合圆域，圆域的有效半径为 Ｒ＝Ｒ１＋Ｒ２。图 ２为
相遇坐标系内的联合圆域和联合误差椭圆域

示意图。

图 ２　联合圆域和联合误差椭圆域示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｍｂｉｎｅｄｄｉｓｋａｎｄ

ｃｏｍｂｉｎｅｄｅｒｒｏｒｅｌｌｉｐｓｅ

１．３　碰撞概率计算的简化
在定义了相遇坐标系后，碰撞概率的计算就

被简化为一个对 ＰＤＦ的二重积分过程，ＰＤＦ表
示为

ｆ（ｘ，ｙ）＝ １
２πσｘσｙ {ｅｘｐ － [１２ （ｘ－μｘ）

２

σ２ｘ
＋

　　
（ｙ－μｙ）

２

σ２ ] }
ｙ

（４）

式中：μｘ和 μｙ分别为联合误差椭圆沿 ｘ和 ｙ方向
的期望值；σｘ和 σｙ分别为联合误差椭圆沿 ｘ和 ｙ
方向的标准差。

碰撞概率 Ｐｃ的计算式为

１１８
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Ｐｃ＝ 
ｘ２＋ｙ２≤Ｒ２

ｆ（ｘ，ｙ）ｄｘｄｙ （５）

２　基于拉普拉斯变换的碰撞概率计
算模型

２．１　计算流程
基于拉普拉斯变换的碰撞概率计算主要有

３个步骤：
１）将由式（５）表示的二维 ＰＤＦ积分公式重

写为 ｇ（λ），其中 λ＝Ｒ２，函数 ｇ（λ）的拉普拉斯变

换 Ｌｇ在闭合域内进行。将 Ｌｇ进行泰勒展开，然
后使用拉普拉斯逆变换将原始的积分函数写成幂

级数的形式。

２）计算得到幂级数的相关系数。
３）得到碰撞概率计算结果。
从数值计算的角度考虑，直接计算 ｇ（λ）值

是比较困难的。即使 ｇ（λ）的级数展开式是收敛
的，但是由于每一项的大小接近、符号相反，会造

成在一定精度下，级数的每一项加起来的和为 ０，
结果为无效数字。在该情况下，对于较大数值的

λ而言，级数展开是没有意义的［１２］
。因此，在运

算前应设置一个函数 ψ，使用 ψ·ｇ替换 ｇ，以避
免幂级数包含无用项，并且防止经过展开后的幂

级数项在相加后出现高消去现象。

２．２　拉普拉斯变换与幂级数表达式

２．２．１　拉普拉斯变换
在进行拉普拉斯变换之前将碰撞概率改写为

Ｐｃ＝ｇ（Ｒ
２
）的形式，函数 ｇ：Ｒ＋

!

Ｒ＋
定义为

ｇ（λ）＝ １
２πσｘσｙ ｘ２＋ｙ２≤λ {ｅｘｐ － [１２ （ｘ－μｘ）

２

σ２ｘ
＋

　　
（ｙ－μｙ）

２

σ２ ] }
ｙ

ｄｘｄｙ （６）

　　文献［１３］阐述了选择 ψ的方法，从拉普拉斯
变换的角度考虑，本文使用的函数 ψ的形式为

ψ＝ｅｐλ，其中 ｐ为待定因子。

２．１节因为把原二重积分公式重写为了函数
ｇ（λ），所以若要求解原积分公式的拉普拉斯变
换，首先需求得函数 ｇ（λ）的拉普拉斯变换。由
拉普拉斯变换定理可得函数 ｇ（λ）的拉普拉斯变
换为

Ｌｇ（ｓ）＝∫０
＋
!

ｇ（λ）ｅｘｐ（－ｓλ）ｄλ＝

　　 １
２πσｘσｙ∫０

＋
!


ｘ２＋ｙ２≤λ

{ｅｘｐ －ｓλ－

　　 [１２ （ｘ－μｘ）
２

σｘ
２ ＋

（ｙ－μｙ）
２

σｙ ] }２ ｄｘｄｙｄλ＝

　　 １
２πσｘσｙｓ∫Ｒ２ [ｅｘｐ －ｓｘ２－１

２
·
（ｘ－μｘ）

２

σｘ ]２ ·

[　　ｅｘｐ －ｓｙ２－１
２
·
（ｙ－μｙ）

２

σｙ ]２ ｄｘｄｙ （７）

式中：ｓ为复数变量。
根据富比尼定理

［１４］
：

∫Ｒ２ｆ（ｘ，ｙ）ｄｘｄｙ＝∫
＋
!

－
!

∫
＋
!

－
!

ｆ（ｘ，ｙ）ｄ( )ｘｄｙ （８）

以及当 ｆ（ｘ，ｙ）＝ａ（ｘ）ｂ（ｙ）时有

∫Ｒ２ｆ（ｘ，ｙ）ｄｘｄｙ＝∫
＋
!

－
!

ａ（ｘ）ｄｘ∫
＋
!

－
!

ｂ（ｙ）ｄｙ （９）

可得 Ｌｇ（ｓ）的最终表达式为

Ｌｇ（ｓ）＝
ｅｘｐ －ｓ μｘ

２

２ｓσｘ
２＋１

＋
μｙ
２

２ｓσｙ
２＋( )[ ]１

ｓ２ｓσｘ
２＋槡 １２ｓσｙ

２＋槡 １
（１０）

定义函数 ｈ：Ｒ＋
!

Ｒ＋
为如下形式：

ｈ（λ）＝ｅｐλｇ（λ） （１１）
式中：ｐ∈Ｒ＋

。则 ｈ的拉普拉斯变换 Ｌｈ可表示为

Ｌｈ（ｓ）＝∫０
＋
!

ｇ（λ）ｅｘｐ（ｐλ）ｅｘｐ（－ｓλ）ｄλ＝

　　∫
＋
!

０
ｇ（λ）ｅｘｐ（－（ｓ－ｐ）λ）ｄλ＝Ｌｇ（ｓ－ｐ）＝

{　　ｅｘｐ －（ｓ－ｐ [） μ２ｘ
２（ｓ－ｐ）σ２ｘ ＋１

＋

　　
μ２ｙ

２（ｓ－ｐ）σ２ｙ ＋ ] }１ 　［（ｓ－ｐ）·

　　 ２（ｓ－ｐ）σ２ｘ＋槡 １ ２（ｓ－ｐ）σ２ｙ＋槡 １］ （１２）

式中：ｓ＞ｐ，将式（１２）转化为

Ｌｈ（ｓ）＝
ａ０ｅｘｐ

Ｑｘ
ｓ－ｐη

＋
Ｑｙ( )ｓ

ｓ（ｓ－ｐη槡 ）（ｓ－ｐ）
（１３）

式中：η、Ｑｘ、Ｑｙ、ａ０各项被定义为

η＝１－
σ２ｙ
σ２ｘ

Ｑｘ ＝
μｘ
２

４σ４ｘ

Ｑｙ ＝
μｙ
２

４σ４ｙ

ａ０＝
１

２σｘσｙ [ｅｘｐ － (１２ μｘ
２

σ２ｘ
＋
μｙ
２

σ２ ) ]



















ｙ

（１４）

２１８
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为了得到积分公式的幂级数表达式，可将

Ｌｈ（ｓ）进行泰勒展开，然后对该泰勒展开式的每一
项进行拉普拉斯逆变换，再通过一系列计算得到

积分公式的幂级数表达式。

２．２．２　幂级数表达式

令 Ｌｈ（ｓ
－１
）的值定义为

Ｌｈ（ｓ
－１
）＝

ｓ２ａ０ｅｘｐｓＱｙ＋
Ｑｘ

１－ｐη( )ｓ
１－ｐη槡 ｓ（１－ｐｓ）

（１５）

定义 Ｈｈ（ｓ）＝ｓ
－２Ｌｈ（ｓ

－１
），则 Ｈｈ（ｓ）的导数为

ｄＨｈ
ｄｓ
＝
ａ０ (ｅｘｐ ｓＱｙ＋

Ｑｘ
１－ｐη )ｓ

（１－ｐηｓ）（１－ｐｓ）２
·

[
　　

Ｑｙ＋
Ｑｘｐη

（１－ｐηｓ） ]２ １－ｐη槡 ｓ（１－ｐｓ）

（１－ｐηｓ）（１－ｐｓ）２

(
－

１－ｐｓ
２ １－ｐη槡 ｓ

－ｐ １－ｐη槡 )ｓ ａ０ (ｅｘｐ ｓＱｙ＋

　　
Ｑｘ

１－ｐη )ｓ ［（１－ｐηｓ）（１－ｐｓ）２］＝

　　Ｈｈ（ｓ [） Ｑｙ＋ Ｑｘｐη
（１－ｐηｓ）２

－ １
２（１－ｐηｓ）

＋

　　 ｐ
１ ]－ｐｓ

＝Ｈｈ（ｓ）ｕ（ｓ） （１６）

由 Ｈｈ（０）＝ａ０以及式（１６）可知，Ｈｈ（ｓ）在复

平面内是复可微的，根据幂级数的定义
［１４］
，Ｈｈ（ｓ）

可展开为幂级数的形式。幂级数的求解复杂，因

此使用了 Ｍａｐｌｅ数学工具（世界上最为通用的数
学工具之一，如 ＭＡＴＬＡＢ、Ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａ等，可在
ｗｗｗ．ｍａｐｌｅｓｏｆｔ．ｃｏｍ下载）对其进行系数的求值。
根据 Ｈｈ（ｓ）＝ｓ

－２Ｌｈ（ｓ
－１
），可知 Ｌｈ（ｓ）的幂级数形

式为

Ｌｈ（ｓ）＝
１
ｓ２∑

!

ｋ＝０
ａｋ
１
ｓｋ
＝∑

!

ｋ＝０

ａｋ
ｓｋ＋２

（１７）

式中：ａｋ为系数。将式（１７）中的每一项进行拉普
拉斯逆变换，即可得到积分公式的幂级数形式。

根据有理函数拉普拉斯变换与逆变换列表中的

１
ｓｎ
＝ １
（ｎ－１）！

ｔｎ－１ （１８）

式中：ｎ＝０，１，…。碰撞概率积分公式的幂级数形
式可表示为

Ｐｃ＝ｇ（λ）＝ｈ（λ）ｅ
－ｐλ ＝

　　ｅ－ｐλＬｈ
－１
（ｓ）＝ｅ－ｐＲ２∑

＋
!

ｋ＝０

ａｋＲ
２（ｋ＋１）

（ｋ＋１）！
＝

　　ｅ－ｐＲ２∑
＋
!

ｋ＝０
ｃｋ （１９）

式中：

ｃ０ ＝ａ０Ｒ
２

ｃ１ ＝
ａ０Ｒ

４

[２ (ｐ η
２
＋ )１ ＋Ｑｘ＋Ｑ ]ｙ

ｃ２ ＝
ａ０Ｒ

６

{ [１２ (ｐ η
２
＋ )１ ＋Ｑｘ＋Ｑ ]ｙ

２

＋

　　ｐ (２ η２２＋ )１ ＋２ｐηＱ }ｘ
ｃ３ ＝

３ａ０Ｒ
８

{ [１４４ (ｐ η
２
＋ )１ ＋Ｑｘ＋

　　Ｑ ] [ｙ ｐ (２ η２２＋ )１ ＋２ｐηＱ ] }ｘ ＋

　　
ａ０Ｒ

８

{ [１４４ (ｐ η
２
＋ )１ ＋Ｑｘ＋Ｑ ]ｙ

３

＋

[　　２ ｐ (３ η３２＋ )１ ＋３ｐ２η２Ｑ ] }ｘ

ｃｋ＋４＝－
Ｒ８ｐ３η２Ｑｙ

（ｋ＋２）（ｋ＋３）（ｋ＋４）２（ｋ＋５）
ｃｋ＋

　　
Ｒ６ｐ２ [η ｐ (η ｋ＋ )５２ ＋２Ｑ (ｙ η

２
＋ ) ]１

（ｋ＋３）（ｋ＋４）２（ｋ＋５）
ｃｋ＋１－

　　Ｒ４ [ｐ ｐ (η η
２
＋ )１ （２ｋ＋５）＋ (η ２Ｑｙ＋

　　 ３ｐ)２ ＋Ｑｘ＋Ｑ ]ｙ ｃｋ＋２ ［（ｋ＋４）２（ｋ＋５）］＋
　　Ｒ [２ ｐ（２η＋１）（ｋ＋３） (＋ｐ η

２
＋ )１ ＋

　　Ｑｘ＋Ｑ ]ｙ ｃｋ＋３ ［（ｋ＋４）（ｋ＋５）















































 ］

（２０）
根据文献［１３］中级数展开的定义以及文

献［８］，函数 ψ中的因子 ｐ可表示为

ｐ＝１
σｘ
２ （２１）

３　截断误差与幂级数项数的确定

３．１　截断误差
假设取幂级数的前 ｎ项和作为碰撞概率的

值，那么就会存在截断误差。令幂级数前 ｎ项的
和表示为 Ｐ′ｃ，则截断误差 Ｓｎ为

Ｓｎ＝Ｐｃ－Ｐｃ′＝ｅ
－ｐＲ２∑

＋
!

ｋ＝ｎ

ａｋＲ
２（ｋ＋１）

（ｋ＋１）！
（２２）

从式（２２）可看出，截断误差在 ｎ以及 Ｒ确定
的情况下只与 ａｋ有关。假设有 ２个变量ａｋ以及
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ａ～ｋ分别为

ａｋ＝ａ０ｐ
ｋ １＋η

２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ( )ｐ

ｋ

ａ～ｋ＝ａ０ｐ
{ ｋ

（２３）

通过计算可以得到以下关系：

ａｋ
ａ～ｋ
≥１≥

ａｋ
ａｋ

（２４）

根据式（２０）和式（２４）可得ａｋ、ａ
～
ｋ和 ａｋ的关

系为ａｋ≥ａｋ≥ａ
～
ｋ，因此截断误差的取值为

Ｓｎ≥
ａ０ｅ

－ｐＲ２
（ｐＲ２）ｎ＋１

ｐ（ｎ＋１）！

Ｓｎ≤
ａ０ Ｒ

２ｐ１＋η
２
＋Ｑｘ＋Ｑ( )[ ]ｙ

ｎ＋１

ｐ１＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ( )[ ]ｐ

（ｎ＋１）！
·

　　
ｅｘｐＲ２ ｐη

２
＋Ｑｘ＋Ｑ( )( )ｙ

ｐ１＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ( )[ ]ｐ

（ｎ＋１）！
＝Ｓ



















＾

（２５）
３．２　幂级数项数的确定

国际上通用的规避机动概率黄色门限值为

１０－５、红色门限值为 １０－４［１５］。在计算中，可以将
碰撞概率的门限值设为 Ｄｄ，为了保证碰撞概率的
计算精度至少保持在「－ｌｇＤｄ?位，截断误差应小

于或等于门限值，即 Ｓ^≤Ｄｄ。显然，上述需求依赖
于幂级数项数 ｎ的值。

将截断误差 Ｓ^写为

Ｓ^＝
ａ０ｅ

－ｐＲ２
（ｐＲ２）ｎ＋１

ｐ（ｎ＋１）！
(

·

１＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ)ｐ

ｎ＋１

１＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ
ｐ

·

　　
(ｅｘｐ ｐＲ (２ １＋η２＋Ｑｘ＋Ｑｙ) )ｐ

１＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ
ｐ

＝

　　
ａ０ｅ

－ｐＲ２
（ｐＲ２）ｎ＋１

ｐ（ｎ＋１ (）！
１＋η

２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ)ｐ

ｎ

·

(　　ｅｘｐ ｐＲ (２ １＋η２＋Ｑｘ＋Ｑｙ) )ｐ
（２６）

由于斯特林公式（Ｓｔｉｒｌｉｎｇ’ｓＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ）
对 ｎ！的定义为

ｎ！≈ ２π槡 ｎ ｎ( )ｅ
ｎ

（２７）

则 Ｓ^可写为

Ｓ^≈
ｅｐＲ２ １＋η

２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ( )ｐ

ｎ＋







１

ｎ＋１

·

　　
ａ０ (ｅｘｐ ｐＲ (２ η

２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ) )ｐ

ｐ２π（ｎ＋１槡 (） １＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ)ｐ

＜

[　　 ｅｐＲ (２ １＋η２＋Ｑｘ＋Ｑｙ)ｐ
／ ]２

ｎ＋１

·

　　
ａ０ (ｅｘｐ ｐＲ (２ η

２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ) )ｐ

ｐ２π（ｎ＋１槡 (） １＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ)ｐ

（２８）

令 Ｓ^≤Ｄｄ，通过计算可知

ｅｐＲ (２ １＋η２＋Ｑｘ＋Ｑｙ)ｐ
＜１ （２９）

则可得到如下关系式：

( )１２
ｎ＋１

ａ０ (ｅｘｐ ｐＲ (２ η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ) )ｐ 　

[　　 ｐ ２π（ｎ＋１槡 (） １＋η２＋Ｑｘ＋Ｑｙ) ]ｐ ≤Ｄｄ

　　２ｎ＋１≥ ａ０ (ｅｘｐ ｐＲ (２ η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ) )ｐ 　

[　　 Ｄｄｐ ２π（ｎ＋１槡 (） １＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ) ]ｐ 

　　 ｎ＋１≥ (ｌｂ ａ０ (ｅｘｐ ｐＲ (２ η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ) )ｐ 　

[　　 Ｄｄｐ２π（ｎ＋１槡 (） １＋η
２
＋
Ｑｘ＋Ｑｙ) ] )ｐ

（３０）
令 ｎ＋１＝ｎ１，由于 ｎ１≥１，则式（３０）中的最后

一个不等式可写为

ｌｂ
ａ０ｅｘｐ（ｐＲ

２Ａ）

Ｄｄｐ２πｎ槡 １（１＋Ａ）
≥１

　　
ａ０ｅｘｐ（ｐＲ

２Ａ）

Ｄｄｐ２槡π（１＋Ａ）
·
１
ｎ槡１

≥２

　　 ｎ槡１≤
ａ０ｅｘｐ（ｐＲ

２Ａ）

２Ｄｄｐ２槡π（１＋Ａ）


　　ｎ１ [≤
ａ０ｅｘｐ（ｐＲ

２Ａ）

２Ｄｄｐ２槡π（１＋Ａ
]
）

２

（３１）

式中：Ａ＝η／２＋（Ｑｘ＋Ｑｙ）／ｐ。通过计算，幂级数
项数 ｎ的表达式为

ｎ１＝２
ａ０ｅｘｐ（ｐＲ

２Ａ）

２Ｄｄｐ２槡π １＋( )( )Ａ
２

ｎ２ ＝ ｌｂ
ａ０ｅｘｐ（ｐＲ

２Ａ）

Ｄｄｐ２πｎ槡 １（１＋Ａ）

ｎ＝ｍａｘ｛ｎ１，ｎ２｝－













１

（３２）

若将 Ｄｄ的值取为１０
－２０～１００，则 ｎ的计算结

果如图３所示。
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　第 ４期 霍俞蓉，等：基于拉普拉斯变换的空间目标碰撞概率计算方法

若将２个目标的联合有效半径Ｒ的值取设为
５、１０、１５、５０、１００、２００、５００和１０００ｍ，则 ｎ在不同
联合有效半径以及不同概率门限值下的计算结果

如图４所示。
从图３和图４结果可以看出，使用基于拉普拉

斯变换的碰撞概率方法可以根据所需门限值（也作

为计算精度的需求）的不同，得到不同的幂级数项

数。从图４可知，当 Ｒ在 １０００ｍ以内、计算精度
需求为０～「－ｌｇ１０－５?时，幂级数项数 ｎ不超过７，
随着计算精度的需求增大，项数逐渐增大。当Ｒ为
１０００ｍ、计算精度需求为０～「－ｌｇ１０－５?时，幂级
数项数 ｎ不超过 １３。国际上通用的规避机动概
率黄色门限值为１０－５，碰撞概率的计算精度可设
置为「－ｌｇ１０－５?，因此，基于拉普拉斯的变换方
法明显减少了计算量，同时保证了碰撞概率的计

算精度。

图 ３　幂级数项数随概率门限值的变化

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｕｍｂｅｒｏｆｔｅｒｍｓｏｆｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓ

ｗｉｔｈｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

图 ４　幂级数项数随概率门限值以及

联合圆域有效半径的变化

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｕｍｂｅｒｏｆｔｅｒｍｓｏｆｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓ

ｗｉｔｈｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｔｈｒｅｓｈｏｌｄａｎｄｒａｄｉｕｓｏｆｃｏｍｂｉｎｅｄｄｉｓｋ

４　碰撞实例仿真验证

本文以 ２００９年 ２月 １０日，美俄卫星发生的
碰撞实例作为仿真算例。其中，美国卫星为铱星

公司的 Ｉｒｉｄｉｕｍ３３（ＩＤ：２４９４６），俄罗斯失效卫星
为 Ｃｏｓｍｏｓ２２５１（ＩＤ：２２６７５）。通过接近分析得
到，ＴＣＡ［５］ 为 ２００９ 年 ２ 月 １０ 日 １６：５５：
５９．８０９４０３１，ＭＤ［５］为 ０．５７８４７９９３１６ｋｍ。美俄
卫星在 ＴＣＡ的运动状态如表１和表２所示。

表 １　主、从目标的位置参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｒｉｍａｒｙａｎｄ

ｓｅｃｏｎｄａｒｙｏｂｊｅｃｔ ｋｍ

目　标 ｘ ｙ ｚ

主目标 －１４５７．３５３７６０ １５８９．５４６９１２ ６８１４．１９５６２１

从目标 －１４５７．５７２５９０ １５８９．０２４４７０ ６８１４．３１３１２３

表 ２　主、从目标的速度参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｒｉｍａｒｙａｎｄ

ｓｅｃｏｎｄａｒｙｏｂｊｅｃｔ ｋｍ／ｓ

目　标 ｖｘ ｖｙ ｖｚ

主目标 －７．００１７００ －２．４３９５１０ －０．９２６２９５

从目标 ３．５７８６９７ －６．１７２８２３ ２．２００３２８

４．１　不同误差椭球分布下的碰撞概率变化
令２个空间目标的半径都为５ｍ，假设２个目

标的位置误差椭球大小相等，误差椭球沿星基坐

标系 ＲＳＷ的坐标轴 Ｒ、Ｓ、Ｗ方向的比值 σＲ：σＳ：
σＷ不同时，Ｃｈａｎ方法与基于拉普拉斯变换方法
计算出的概率随 σＳ变化的情况如图５所示。

从图５可以看出，误差值对碰撞概率的计算
结果影响较大。使用基于拉普拉斯变换方法的计

算结果曲线与 Ｃｈａｎ方法的计算结果曲线基本重
合，初步证明了基于拉普拉斯变换的碰撞概率计

算方法是正确的并且符合初步的碰撞预警的精度

需求。

４．２　不同方法的碰撞概率计算结果比较
通过误差分析，美俄卫星 Ｒ、Ｓ、Ｗ方向的位置

误差标准差如表３所示。
令２个目标的半径都为 ５ｍ，通过计算可得，

在 ＴＣＡ处，２个目标在相遇平面内的 ３σ联合误
差椭圆和碰撞圆域，如图６所示。

对于 Ｃｈａｎ方法，取无穷级数的前 １０项以近
似 ＰＤＦ积分式的值 Ｐｋ，计算过程中，碰撞概率无
穷级数形式的前１０项结果如表４所示。

当使用基于拉普拉斯变换的方法对２个目标
进行碰撞概率计算时，将幂级数的项数取值为ｋ＝
１，２，…，１０，则得到的碰撞概率值 Ｐｋ和截断误差
Ｓｋ如表５所示。

当无穷级数和幂级数项数分别取 １０时，
ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法、Ｃｈａｎ方法以及使用基于拉普拉
斯变换方法的碰撞概率计算结果如表６所示。

从表６可以看出，基于拉普拉斯变换方法与Ｃｈａｎ
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图 ５　不同球形分布下碰撞概率的变化趋势

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｅｔｒｅｎｄｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｐｈｅｒｉｃａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

表 ３　主、从目标在 ＲＳＷ坐标系下的位置误差标准差

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆ

ｐｒｉｍａｒｙａｎｄｓｅｃｏｎｄａｒｙｏｂｊｅｃｔｉｎＲＳＷ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

目　标 σＲ／ｋｍ σＳ／ｋｍ σＷ／ｋｍ

主目标 ０．２３１２０７ ０．２０６１８８５ ０．０７１９７５

从目标 ０．０３６３２３４ ０．４１０２０６９ ０．０３４１１４

图 ６　３σ联合误差椭圆和碰撞圆域

Ｆｉｇ．６　３σｃｏｍｂｉｎｅｄｅｒｒｏｒｅｌｌｉｐｓｅａｎｄｃｏｌｌｉｓｉｏｎｄｉｓｋ

表 ４　Ｃｈａｎ方法下 Ｐｋ的计算结果

Ｔａｂｌｅ４　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰｋｂｙＣｈａｎｍｅｔｈｏｄ

ｋ Ｐｋ／１０
－４

１ １．８１７４３９４６１４１１８３４

２ １．８２８４６６０８２３３０５１１

３ １．８２８４８８３８９６０７８４３

４ １．８２８４８８４１２１７５０７２

５ １．８２８４８８４１２１８８７８６

６ １．８２８４８８４１２１８８８０１

７ １．８２８４８８４１２１８８８０６

８ １．８２８４８８４１２１８８８０８

９ １．８２８４８８４１２１８８８０９

１０ １．８２８４８８４１２１８８８０９

表 ５　基于拉普拉斯变换方法下Ｐｋ和 Ｓｋ的计算结果

Ｔａｂｌｅ５　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＰｋａｎｄＳｋｂａｓｅｄｏｎ

Ｌａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

ｋ Ｐｋ／１０
－４ Ｓｋ

１ １．７７２５７３７０５６１１４２７ ８．２９１４３１６２７４０３８６７×１０－７

２ １．８１５９９６１７５３２８６９４ ２．０３１１３９４５３４０５９２１×１０－８

３ １．８１７０４８３７８９０９６９３ ３．３１７１０１０４６４５６１１５×１０－１０

４ １．８１７０５２７２０１９０９７４ ４．０６２９２６１０８０３３６８８×１０－１２

５ １．８１７０５３３３１５６６５１１ ３．９８１１５５４３１３６１４２１×１０－１４

６ １．８１７０５３３７２２３６６７４ ３．２５０８５８７２９８９３９７２×１０－１６

７ １．８１７０５３３７５０６５２１７ ２．２７５３０８４０４５７８３９９×１０－１８

８ １．８１７０５３３７５２６４９２４ １．３９３４４７１３８２２７２９１×１０－２０

９ １．８１７０５３３７５２７９２０３ ７．５８５５６９６８７０７７６４９×１０－２３

１０ １．８１７０５３３７５２８０２３４ ３．７１６４５１０４４９７０５３５×１０－２５
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　第 ４期 霍俞蓉，等：基于拉普拉斯变换的空间目标碰撞概率计算方法

方法、ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法所计算得到的Ｐｃ都大于红
色门限值，说明在该接近点发生碰撞的可能性非

常大，进一步证明了基于拉普拉斯变换的碰撞概

率计算方法是正确有效的。表 ７列出了 Ｃｈａｎ方
法、基于拉普拉斯变换方法所计算的碰撞概率与

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法所计算的碰撞概率的相对误差。
基于拉普拉斯变换方法的碰撞概率与 Ｃｈａｎ

方法、ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方 法 的 相 对 误 差 分 别 为
０．６２５４％、０．０７８９％，而 Ｃｈａｎ方法与 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ
方法的相对误差为０．５４９９％。结果表明，基于拉
普拉斯变换的碰撞概率计算精度不仅能够满足风

表 ６　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法、Ｃｈａｎ方法、基于拉普拉

斯变换方法的碰撞概率计算结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ，ＣｈａｎａｎｄｂａｓｅｄｏｎＬａｐｌａｃｅ

ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

方　法 碰撞概率

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ ０．０００１８１８４８８４１２１８８８０
Ｃｈａｎ ０．０００１８２８４８８４１２１８８８０９

拉普拉斯变换 ０．０００１８１７０５３３７５２８０２３４

表 ７　Ｃｈａｎ方法、基于拉普拉斯变换方法与

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法的碰撞概率相对误差

Ｔａｂｌｅ７　Ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎ

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄａｎｄＣｈａｎ，ｂａｓｅｄｏｎＬａｐｌａｃｅ

ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

方　法 相对误差／％

Ｃｈａｎ ０．５４９９

拉普拉斯变换 ０．０７８９

险评估的要求，而且在项数取 １０时比 Ｃｈａｎ方法
的计算精度高。

同时，随着幂级数项数 ｎ的取值增大，基于
拉普拉斯变换方法计算的碰撞概率的截断误差

随之减小。当 ｎ的取值小于５时，每一个项数所
对应的碰撞概率结果相差较大，而在 ｎ大于 ５
时，其结果基本没有变化。因此，对于实例 １，幂
级数项数 ｎ取 ５，即可满足初步的碰撞预警要
求。需要注意的是，由于 ２种方法的模型不同，
当 Ｃｈａｎ方法和拉普拉斯变换方法的级数同时
取首项时，Ｃｈａｎ方法的计算结果精度要比拉普
拉斯方法高，但却不满足碰撞风险评估的要求，

所以为了尽可能的提高计算精度，项数 ｎ的取
值应选择较大的值。

４．３　计算精度需求对幂级数项数的影响分析

为了分析计算精度需求对幂级数项数 ｎ及碰
撞概率的影响，现将「－ｌｇＤｄ?取 ４、５、６三个值，
计算对应的项数 ｎ、碰撞概率以及截断误差。表８
列出了「－ｌｇＤｄ?取值不同时，对应的幂级数项数
ｎ的取值、相应的截断误差以及碰撞概率结果。

从表８可以看出，随着计算精度要求不断提
高，幂级数项数 ｎ的值不断增大，截断误差不断减
小，碰撞概率值也更加精确。可以预见，只需将幂

级数项数设置为较大的值，碰撞概率的计算结果

将会足够精确，但是为了提高计算速度，可根据黄

色门限值大小来确定精度需求，从而计算幂级数

项数的值。

表 ８　精确位数 －ｌｇＤｄ不同时所需的幂级数项数、碰撞概率和截断误差

Ｔａｂｌｅ８　Ｎｕｍｂｅｒｏｆｔｅｒｍｓｏｆｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓ，ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｒｕｎｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｘａｃｔｄｉｇｉｔｓ－ｌｇＤｄ

－ｌｇＤｄ ｎ Ｐｃ Ｓｎ

４ ３ ０．０００１８１７０４８３７８９０９６９３ ９．１２２０２７８７７７５４３１８×１０－１０

５ ６ ０．０００１８１７０５３３７２２３６６７４ ５．１０８４９２２８９８３３３８４×１０－１６

６ ９ ０．０００１８１７０５３３７５２７９２０３ ８．３４４１２６６５５７８５４１４×１０－２３

４．４　基于拉普拉斯变换方法与 Ｃｈａｎ方法的计
算时间比较

　　ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法是数值方法之一，由于数值
方法没有简化，所以精度高，但是计算速度慢。因

此本节只对解析方法中的 Ｃｈａｎ方法和拉普拉斯
变换方法的计算时间进行实验比较，以验证拉普

拉斯变换方法在计算速度上的优势。

依旧以美俄卫星碰撞实例为算例，以表 １～
表３中的运动状态与误差数据作为２个目标的参
数数据，在实验环境相同的条件下，当幂级数项数

ｎ取不同的值时，Ｃｈａｎ方法和拉普拉斯变换方法
所花费的计算时间比较结果如图７所示。

通过计算，充分证明了基于拉普拉斯的变换

图 ７　Ｃｈａｎ方法和拉普拉斯变换方法的计算时间结果

Ｆｉｇ．７　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｔｉｍｅｏｆＣｈａｎ

ａｎｄＬａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ

方法与 Ｃｈａｎ方法相比，在速度上有所提高。基于
拉普拉斯变换的方法是对原积分模型直接进行拉
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普拉斯变换和泰勒展开，从而获得幂级数表达式

的碰撞概率计算方法，虽然没有对积分域进行近

似，但却是一种解析方法，因此兼具了精度和速度

方面的优势。

５　结　论

基于拉普拉斯变换的碰撞概率计算方法是一

种解析方法，该方法避免了对二维积分近似过程

中的误差，因此，兼具计算精度和速度上的优势。

１）基于拉普拉斯变换的碰撞概率计算方法
将概率密度函数的积分公式转换到复平面内进行

计算，再通过拉普拉斯逆变换并使用 Ｍａｐｌｅ数学
工具将原积分公式表示为幂级数形式，这使得原

本在实数域中计算较复杂的问题变得简单和易

理解。

２）通过对幂级数项数的确定，可以在保证计
算精度的条件下，提高碰撞概率的计算速度。

３）针对美俄卫星碰撞实例，将基于拉普拉斯
变换方法的碰撞概率计算结果与 Ｃｈａｎ方法和高
精度的基于 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ数值方法的概率计算结
果进行比较。结果表明，基于拉普拉斯变换的碰

撞概率计算方法与Ｃｈａｎ方法相比，能够避免积分
域的近似，在计算精度上有所提高，能够满足碰撞

预警的精度要求。
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ＣＨＥＮＬ，ＨＡＮＬ，ＢＡＩＸＺ，ｅｔａｌ．Ｏｒｂｉｔｔａｒｇｅｔｏｒｂｉｔｍｅｃｈａｎｉｃｓ

ａｎｄｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅ

ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｅｓｓ，２０１０：１７８１８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］ＳＥＲＲＡＲ，ＡＲＺＥＬＩＥＲＤ，ＪＯＬＤＥＳＭ，ｅｔａｌ．Ｆａｓｔａｎｄａｃｃｕｒａｔｅ

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆｏｒｂｉｔａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｓｈｏｒｔｔｅｒｍ ｅｎ

ｃｏｕｎｔｅｒｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，

２０１６，３９（５）：１１３．

［９］ＡＬＦＲＩＥＮＤＫＴ．ＡＫＥＬＬＡＭＲ，ＦＲＩＳＢＥＥＪ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

ｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｅｒｒｏｒａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＳｐａｃｅＤｅｂｒｉｓ，１９９９，１（１）：

２１３５．

［１０］ＡＫＥＬＬＡＭＲ，ＡＬＦＲＩＥＮＤ Ｋ Ｔ．Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｂｅ

ｔｗｅｅｎｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ

Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０００，２３（５）：７６９７７２．

［１１］ＡＬＦＡＮＯＳ．Ａｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｓｐｈｅｒｉｃａｌｏｂｊｅｃｔｃｏｌ

ｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，

２００５，５３（１）：１０３１０９．

［１２］ＣＨＥＶＩＬＬＡＲＤＳ，ＭＥＺＺＡＲＯＢＢＡＭ．Ｍｕｌｔｉｐｌｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｅｖａｌｕ

ａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＡｉｒｙＡｉｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈｒｅｄｕｃｅｄｃａｎｃｅｌｌａｔｉｏｎ［Ｃ］∥

２１ｓｔＩＥＥＥＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＡｒｉｔｈｍｅｔｉｃ（ＡＲＩＴＨ）．Ｐｉｓ

ｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１３：１７５１８２．

［１３］ＧＡＷＲＯＮＳＫＩＷ，ＭＬＬＥＲＪ，ＲＥＩＮＨＡＲＤＭ．Ｒｅｄｕｃｅｄｃａｎｃｅｌ

ｌａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｅｎｔｉｒｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏ

ｔｈｅｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳＩＡＭ ＪｏｕｒｎａｌｏｎＮｕｍｅｒｉｃａｌＡｎａｌｙｓｉｓ，

２００７，４５（６）：２５６４２５７６．

［１４］ＨＡＣＫＢＵＳＣＨＷ，ＳＣＨＷＡＲＺＨＲ．Ｔｅｕｂｎｅｒｔａｓｃｈｅｎｂｕｃｈｄｅｒ

ｍａｔｈｅｍａｔｉｋ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１３：５９５．

［１５］李甲龙，熊建宁，许晓丽，等．碰撞风险评估标准适用性分析

［Ｊ］．天文学报，２０１４，５５（５）：４０４４１４．

ＬＩＪＬ，ＸＩＯＮＧＪＮ，ＸＵＸＬ，ｅｔａｌ．Ａｒｅｓｅａｒｃｈｏｎａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙｏｆ

ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉａ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎｏｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，５５（５）：

４０４４１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）

　作者简介：

　霍俞蓉　女，博士研究生。主要研究方向：空间碎片碰撞预警。

李智　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：空间态势

感知、空间环境。

韩蕾　女，博士，讲师。主要研究方向：航天器飞行动力学。
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　第 ４期 霍俞蓉，等：基于拉普拉斯变换的空间目标碰撞概率计算方法

Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔ
ｂａｓｅｄｏｎＬａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ＨＵＯＹｕｒｏｎｇ１，ＬＩＺｈｉ２，，ＨＡＮＬｅｉ２

（１．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＳｐａｃｅＥｑｕｉｐｍｅｎｔ，ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＡｃａｄｅｍｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＳｐａｃｅＣｏｍｍａｎｄ，ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＡｃａｄｅｍｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０１４１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｐａｃｅｏｂｊｅｃｔｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｏｒｊｕｄｇｉｎｇｗｈｅｔｈｅｒａｃｏｌｌｉ
ｓｉｏｎｏｃｃｕｒｓｉｎｔｈｅｓｐａｃｅｄｅｂｒｉｓｃｏｌｌｉｓｉｏｎｗａｒｎｉｎｇ，ａｎｄｉｓｉｍｐｏｒｔａｎｔｆｏｒｔｈｅｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇａｖｏｉｄａｎｃｅｏｆｔｈｅｓｐａｃｅ
ｃｒａｆｔ．ＢａｓｅｄｏｎｔｈｅＬａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓ，ｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｃａｌ
ｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｅｘｐｒｅｓｓｅｄｂｙｔｈｅｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓｉｎｔｈｅｓｈｏｒｔｔｅｒｍ
ｅｎｃｏｕｎｔｅｒｗｅｒｅｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．Ｔｈｅｔｒｕｎｃａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｉｎｔｈｅｆｏｒｍｏｆｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓｗａｓｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄａｎｄｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆ
ｔｅｒｍｓｏｆｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓｗａｓａｎａｌｙｚｅｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ
ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＬａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｏｓｅｏｆＣｈａｎｍｅｔｈｏｄａｎｄＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ
ｆｏｒ２００９ＵＳＲｕｓｓｉａｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｅｖｅｎｔ．ＴｈｅｖａｌｉｄｉｔｙｏｆＬａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄａｎｄｔｈｅａｄｖａｎｔａｇｅ
ｏｆｃｏｍｐｕｔｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｄｅｂｒｉｓ；ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｗａｒｎｉｎｇ；ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ；Ｌａｐｌａｃｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｐｏｗｅｒｓｅｒｉｅｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０７２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９１４１６：０４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１４．１６０４．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＨｉｇｈｔｅｃｈＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１５ＳＱ７０４１０２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｚｈｉｚｙｓ０００＠１６３．ｃｏｍ
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２０１８年 ４月
第４４卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０５０８；录用日期：２０１７０８０２；网络出版时间：２０１７０９２６１４：４５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２６．１４４５．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （４１５９０８５２，４１５９０８５３，４１５０１４０３）；中国科学院前沿科学重点研究计划 （ＱＹＺＤＹＳＳＷＤＱＣ０２６）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｒｕａｎｚｘ＠ｒａｄｉ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：陈国强，阮智星，郭华东，等．月基平台对地观测数据传输链路方案设计及分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４
（４）：８２０８２７．ＣＨＥＮＧＱ，ＲＵＡＮＺＸ，ＧＵＯＨＤ，ｅｔａｌ．Ｍｏｏｎｂａｓｅｄｐｌａｔｆｏｒｍｄａｔａｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｉｎｋｓｃｈｅｍｅｄｅｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：８２０８２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２９０

月基平台对地观测数据传输链路方案设计及分析

陈国强１，２，阮智星１，，郭华东１，刘广１，丁翼星１，张严心２

（１．中国科学院 遥感与数字地球研究所，北京 １０００９４；　２．北京交通大学 电子信息工程学院，北京 １０００４４）

　　摘　　　要：数据传输及处理能力是月基平台构建中的一个重要问题，如何高效准确地
传输海量对地观测数据至地球供后续研究是开展月基对地观测的关键环节。通过 ＳＴＫ和
ＭＡＴＬＡＢ软件联合仿真，模拟月基平台对地观测数据传输链路，首次提出适用于月基平台的
下行链路通信方案：通过构建中纬度地球站、最小间隔经度值为 ４０°的 ２颗中继卫星组的设计
方案，可以最大程度地实现全天候、无时断的信号传输，满足下行链路接收端获取足够强度和

低误码率的信息，从而保障月基平台的运行。

关　键　词：月基平台；对地观测；深空通信；数据传输；链路
中图分类号：ＴＮ９５８；Ｖ４４３．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８２００８

　　随着中国航天技术和探月工程的不断发展，
利用月球作为观测平台开展对地观测的理念，已

成为国内外月球开发研究中的前沿思路之

一
［１２］
。建立良好的对地观测平台有助于更加全

面地了解和认识地球，相较于传统的星载平台，月

基平台具有更远的观测距离（３．８×１０５ｋｍ），能够
覆盖更宽的地球表面；具有更大的平台搭建空间

（直径３４６０ｋｍ），可在月球表面区域集中搭建多
个平台，不必如星载平台考虑星间最小角度限制。

月球绕地公转周期与其自转周期之间的相等关

系，使月球在绕地公转时，总有固定的半个球面始

终朝向地球，故相较于多数的星载平台，可以实现

全天候、周期性、可变观测视角的对地观测和通

信
［３］
。不同于星载平台存在的光压摄动、地球扁

率摄动和大气阻力摄动等问题，月基平台不需要

定期校正平台的位置；相较于以人造轨道卫星为

基础的星载平台，月基平台的寿命也长于前者，且

可以省去与前者之间相互通信的星历校准环节。

如上所述，搭建以月球为基础的对地观测平台对

高效开展地球宏观现象的科学研究具有重要意

义
［４］
，并且在可预见的未来，待技术和理论成熟

后，可以将其观测对象转变成除地球以外的其他

宇宙深空对象。

月地之间的远距离和月基平台对地观测的海

量数据给月基平台的数据传输带来了巨大的挑

战
［５］
。月基平台对地球进行观测和通信时，由于

电磁波的传输距离遥远，不可避免会因为太空辐

射、太阳风和日冕
［６］
等因素而产生较大的深空自

由空间损耗；且由于传输距离遥远，难以避免发散

问题，电磁波的波长越大，发散问题越严重，目标

接收到的信号越弱。同时，月基平台为了满足地

球宏观现象的观测能力，需要尽可能搭设多源传

感器，实现长时间周期的大尺度观测。观测过程

将记录较大数据量的遥感影像，这将对月基平台

的数据传输能力提出更高的要求。因此，在设计

月基平台对地传输链路方案时，需要尽量满足月

地充足的数据通信时间和较高的数据传输质量的

设计要求，从而保障月基平台的进一步发展。月

基平台对地观测的相关研究具有开创性。本文旨

在为月基平台对地观测系统建设提供支持出发，

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170926.1445.002.html
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重点满足下行链路接收端能够得到强度更大和误

码率更低的有用信号，通过 ＳＴＫ和 ＭＡＴＬＡＢ软件
联合仿真，构建并讨论可能的月基平台对地观测

数据传输方案，结合月基平台需求分析链路性

能
［７８］
，从而提出适应于月基平台对地的传输

方案。

１　数据传输链路中的重要参数

月基平台传输通信链路的设计和卫星通信链

路相似，影响传输的因素包括接收端和发射端之

间的角度关系和传输过程的相关损耗等。在评价

链路性能时，常用链路的信噪比和误码率等参数

进行分析。

１．１　发射站相对地球站的仰角和方位角

随着中国航天和通信事业的发展，点波束天

线以其灵活性好、增益高和安全保密性强等特点，

在各类通信卫星上得到了越来越广泛的应用。由

于空间通信的主体相距较远，点波束天线的指向

对角度更加敏感，天线指向的微小偏差，可能使点

波束完全偏离原覆盖区，从而直接导致通信中

断
［９１０］
。研究地球站与发射站（如卫星等）的几何

关系，主要是求算地球站观测发射站的仰角和方

位角等参数，以此为星地链路计算提供依据。因

此，对于空间数据传输，发射端与接收端的仰角和

方位角对信号最终能否被传输至关重要。在月基

平台对地观测中，若存在转发中继卫星，则卫星相

对地球站的仰角和方位角将影响卫星发射机对地

球站的覆盖增益
［１０］
，继而影响所获取信号的强度

等参数。如图 １和图 ２所示，可以算出仰角和方
位角。

若已知地球站的经度 λＰ和纬度 Ｐ，卫星星
下点经度 λＳ和纬度 Ｓ，卫星的高度 ｈ，地球站的
位置 Ｐ，星下点的位置 Ｇ，北极方向 Ｎ．Ｐ，依次可
求出地球站到卫星的仰角 Ｅ和方位角 Ａ。

地球站到卫星之间的仰角为

图 １　地球站至卫星的仰角

Ｆｉｇ．１　Ｅｌｅｖａｔｉｏｎｏｆｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｔｏｓａｔｅｌｌｉｔｅ

图 ２　地球站至卫星的方位角

Ｆｉｇ．２　Ａｚｉｍｕｔｈｏｆｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｔｏｓａｔｅｌｌｉｔｅ

Ｅ＝ａｒｃｔａｎｃｏｓα－
ＲＥ
ＲＥ ＋ｈ

ｓｉｎ









α

（１）

式中：ＲＥ为地球站点处与地心的距离；α为卫星
星下覆盖区对应地球半中心角，其满足如下关

系式：

ｃｏｓα＝ｃｏｓ（λＰ －λＳ）ｃｏｓＳｃｏｓＰ ＋
　　ｓｉｎＳｓｉｎＰ （２）

地球站到发射端之间的方位角为

Ａ＝ａｒｃｔａｎ（ｓｉｎ（λＰ －λＳ）ｃｏｓＳ／
　　（ｃｏｓ（λＰ －λＳ）ｃｏｓＳｃｏｓＰ－ｓｉｎＳｓｉｎＰ））

（３）
若 Ｓ＝０，则卫星可视为地球静止轨道（Ｇｅｏｓｔａ

ｔｉｏｎａｒｙＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＧＥＯ）卫星［１１］
。

１．２　传输损耗
信号在自由空间传播时，衰减主要来自自由

空间的传播损耗 ＬＳ：

ＬＳ＝
４πｄ( )λ

２

＝ ４πｄ( )ｃ
２

（４）

ＬＳ＝３２．４４＋２０ｌｇｄ＋２０ｌｇｆ （５）
式中：ｄ为传输距离，ｋｍ；ｆ为载波频率，ＭＨｚ；λ为
信号波长；ｃ为信号传播速度，一般取为光速。
式（４）ＬＳ的单位为 Ｗ，式（５）ＬＳ的单位为 ｄＢ。

在卫星通信中，除了空间传输损耗之外，还有

其他的损耗项，如雨衰、大气吸收损耗和极化损耗

等。图３为卫星链路中信号传输过程中引发的损
耗类型，其中 ＥＩＲＰ为等效全向辐射功率。

１．３　链路评价参数

１．３．１　信 噪 比
信号的信噪比通常是输出信号的功率与同时

输出的噪声功率的比，常用分贝数（ｄＢ）表示，设
备的信噪比越高表明它产生的噪声越少。一般来

说，信噪比越大，混在信号里的噪声越小，信号的

质量越高，否则相反
［１２］
。

１２８
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图 ３　卫星链路组成环节

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｇｍｅｎｔｓｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｌｉｎｋ

１．３．２　误 码 率
信号误码率指的是在传输的码元总数中发生

差错的码元数所占的比例（平均值），也指信号的

差错概率。影响信号误码率的因子很多，通常以

通信链路的信噪比大小作为判断误码率高低的指

标
［１２］
。对于军事通信下行链路，按照业务类型可

分为：电话、传真、数据、图像和综合业务，其对应

的误码率分别不应高于 １０－４、１０－４、１０－６、１０－６和
１０－６；对于美国静止轨道卫星 ＤＩＲＥＣＴＶ１４，其下
行遥测链路误码率不应高于 １０－６［１２］。当信号误
码率为１０－６时，表明在信息传输过程中每十万位
信息中仅存在一两位错误，对于实际的卫星传输

链路，该数量级可体现其良好稳定的通信性能。

因此在后文的中继卫星下行链路信噪比阈值中，

可以将其设置成误码率为 １０－６时对应的信噪比
（Ｅｂ／Ｎｏ），此时信噪比一般取为１０ｄＢ。

２　数据传输链路方案设计

目前的月地通信主要面向探月工程相关的需

求，包括月球探测数据、地球大尺度影像和月地控

制命令等信息的传送，所涉及的数据量较小。月

基平台在满足地球宏观现象的观测需求的基础

上，数据传输链路设计更加重视月地链接时效性

和链路质量。月地之间的数据传输包含２种方
式：①月地之间直接进行数据通信；②在月基平台
与地球站之间的下行链路通信中，加入若干中继

卫星，以期达到对电磁波信号的降噪和功率增强

的处理。月基对地观测通信业务包含月基平台至

中继卫星的深空通信操作业务和中继卫星至地球

站的近地空间通信业务。在实际运用中，中继卫

星通常选为地球静止轨道 ＧＥＯ卫星。本文将针
对月地链接方式开展链路方案模拟和对比分析，

提出适应于月基平台的最优设计思路。

２．１　月基平台数据传输链路基本参数
２．１．１　通信收发端站点位置和相关参数

在月球与地球的相互作用中，地球在月面的

投影位置始终以近似椭圆的形状绕月面 ０°Ｎ，
０°Ｗ运动。若以上述点近似为地球在月球的固定
投影点，则月基平台发射天线的指向近似垂直于

月面并指向地球。

本文选取了同经度范围，不同纬度的 ３个地
球站，其位置等参数如表１所示。

链路方案中月球站天线直径设置为 ４ｍ，地
球站为大口径直径３０ｍ的天线；星载接收机发射
机天线直径分别设置为 ３．７ｍ和 ２ｍ。整个下行
链路的传输频率设置为 １４．５ＧＨｚ，即系统所选用
的频段为 Ｋｕ频段。

表 １　位置参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒ

类　型 名　称 位　置

地球站

Ｌｌａｔ １６°５２′Ｎ，１１２°２０′Ｅ
Ｍｌａｔ ３９°５４′Ｎ，１１６°２３′Ｅ
Ｈｌａｔ ７３°１５′Ｎ，１１５°０５′Ｅ

月球站 ＭＢＰｏｉｎｔ ０°Ｓ，０°Ｅ

２．１．２　传输损耗参数
雨衰是指降雨引起的电波传播损耗，是由雨

滴和雾对微波能量的吸收和散射产生的，其大小

与雨量和电波穿过雨区的有效传输距离有关，并

且随着频率的增大而增大
［１２１３］

，本文选取的雨衰

参数文件为通用的 ＩＴＵＲＰ６１８９。
大气损耗包括大气吸收损耗和大气折射（散

焦）损耗。其中，无线电波往返大气时，在大气层

传播中会受到包括电离层中自由电子、离子、对流

层中氧分子和水蒸气分子等的吸收，由此产生大

气吸收损耗
［１４］
。本文选取的大气吸收损耗参数

文件为 ＳｉｍｐｌｅＳａｔｃｏｍ。而大气折射损耗是由于大
气层中的大气密度因高度的变化而不同，使电磁

波在传输路径上出现弯曲的现象，引起天线波束

扩散，继而产生折射损耗。无线电波往返大气层

时，在大气层传播中会产生吸收损耗。

２．１．３　数据传输编码方式
本文在仿真过程中，选择较默认编码方式

ＢＰＳＫ更为有效的 ＱＰＳＫ编码方式。ＢＰＳＫ编码方
式在一个符号的持续时间 Ｔ内能够传送１个比特
的信息（＋１或者 －１），当需要传送比特 ＋１时，
就发送正余弦波；当需要传送比特 －１时，就发送
负余弦波。而 ＱＰＳＫ调制技术能够在一个符号周
期内传送２个比特的信息。ＱＰＳＫ编码方式不仅
利用了同相（ｉｎｐｈａｓｅ）分量，还利用了正交（ｑｕａｄ
ｒａｔｕｒｅ）分量。同相分量和正交分量彼此正交，因
此两者可以被结合在一起而不会相互干扰。所

以，ＱＰＳＫ编码方式可以在第１个 ＢＰＳＫ信号上叠

２２８
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加与之正交的第 ２个 ＢＰＳＫ信号，而不产生任何
干扰。故 ＱＰＳＫ调制技术能够成倍地提高 ＢＰＳＫ
的频带利用效率，因为在 Ｔ时间内还能够传送另
一个比特。

２．２　月地直传通信方案
月基平台与地球通信，其中一种方式为直接

通信，不通过任何中继卫星进行转发，图４为直接
传输示意图。

在同一个自然月内，月球在地球上投影落点

分为北半球、南半球和赤道位置附近，而赤道位置

附近又可以分为由北向南通过赤道及由南向北通

过赤道。本文按照月球在地球上投影落点位置，

模拟了月地关系这 ４种不同时间段的链路场景。
图５表征了各个不同时期不同地球站接收信号

图 ４　直接传输示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｄｉｒｅｃｔｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ

的信噪比的变化，通过信噪比的变化可以得出信

号误码率的变化情况。在场景的每一个阶段中，

时长为２ｄ，每次间隔的步长为 ６０ｓ。通过场景模
拟可知，若不考虑对最高误码率限制的最低信噪

比值，对地观测系统的收发端一般均有不可见的

时期，且在不同的可见时间段内，信噪比值会出现

较大的振荡。

当月球的投影点位于地球北半球时候，高纬

度地球站的可见性相较于中低纬度的地球站高。

因为从空间位置上，地球站与地心的连线与月地

轴心连线的夹角为锐角；并且此时中、低纬度地区

可见情况高度重合，包括可见时间及接收端信噪

比值大小。其他不同时期的地球站有时会有非锐

角出现。当月球的投影点位于地球南半球时候，

高纬度的地球站已经变得不可见，也就不能完成

月地通信任务。通过叠加图 ５（ｃ）和图 ５（ｄ），可
以得出月球投影落于赤道时，此时高、中、低纬度

的地球站的可见性差别最小，同一性最高。表 ２
为各个阶段不同纬度的地球站对月基平台的可见

时长占对应阶段总时长的百分比。

图 ５　直传模式月球投影

Ｆｉｇ．５　Ｌｕｎａｒｓｈａｄｏｗｉｎｄｉｒｅｃｔｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅ

３２８
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　　但实际情况下对于月基平台通信，地球站可
见不一定就能够正常有效地进行通信。两端能够

进行通信的基本条件是其间链路的信噪比满足最

低要求。当月基平台与地球站可见时，地球站可

能处于月基平台波束覆盖的边缘，链路的损耗过

大，致使接收端接收到的信号强度过小、误码率过

高，使得接收到的信号质量大大降低，甚至成为无

用的信号，所以通信链路传输的编码应不大于其

最大的误码率值，对于月球至地球通信的下行链

路而言，如 １．３．２节所述，按照最高误码率为
１０－６，即信噪比值 Ｅｂ／Ｎｏ不应低于１０ｄＢ计，可得
到有效通信概率，如表３所示。

由表３可以看出，当考虑基本的信噪比约束
后，月地系统的可通信时间窗口会被压缩，若将误

码率的值进一步降低，时间窗口会进一步缩短，很

明显，上述各种情况的信噪比峰值均价不超过

４０ｄＢ，若最低 Ｅｂ／Ｎｏ阈值为４０ｄＢ，则月地的通信
将变得不可能，这种情况不满足于可靠、安全和实

时传输数据的要求。因此月基平台与地球站的直

接通信不可避免会遇到信号强度衰减、传播码数

的错误丢失、信号的延迟和通信两端可见性等问

题，并不是最优的链路方案。

表 ２　直传模式地球站可见性概率

Ｔａｂｌｅ２　Ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｉｎ

ｄｉｒｅｃｔｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅ ％

地 球 站
月球投影位置

南半球 北半球 由北向南过赤道 由南向北过赤道

Ｌｌａｔ ４２．９４ ５６．１２ ４６．７６ ４８．１１
Ｍｌａｔ ３４．０３ ６４．６６ ４６．７６ ４５．５８
Ｈｌａｔ ０ １００ ４７．７３ ３４．５５

表 ３　直传模式地球站有效通信概率

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｅａｒｔｈ

ｓｔａｔｉｏｎｉｎｄｉｒｅｃｔｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅ ％

地 球 站
月球投影位置

南半球 北半球 由北向南过赤道 由南向北过赤道

Ｌｌａｔ ２９．４１ ３８．９６ ３０．７４ ３９．７１
Ｍｌａｔ ２９．２８ ４９．１１ ２９．０３ ４１．８９
Ｈｌａｔ ０ ７２．１７ ５．４８ ２３．８１

２．３　月地中继通信方案
为了有效解决月地直接通信时出现的可见性

和链路信噪比最低要求的问题，本文引入中继卫

星对由月球传入地球的信号进行中继转发的思

路。中继卫星一般是地球静止轨道卫星，是地球

同步轨道卫星的特例
［１５］
。该颗卫星定点于同经

度范围的３个地球站的上空，也可以定点于其他
位置。一般而言，当卫星与地球站的纬度相对位

置已经固定时，两者经度相差越小，信号在传输过

程经过的大气层路径或越短，大气损耗和多径损

耗也会降低。

图６为一种月地中继传输示意图，通过布置
在月基平台上的传感器，可以将发射机的信号向

着中继卫星的方向传输。

图７基于一颗中继卫星的链路方案，模拟了
月球绕地球周期内４个时间段的数据传输信噪比
变化情况。对于加有一颗中继卫星时，月地系统基

本上可以实现全天候的可见度，只是当月球的投影

向地球赤道靠近时，系统会出现小时间范围的不可

见，此时系统也就不能正常通信。

总体而言，中纬度地区地球站较高低纬度地

球站的通信效果好，且此时三者曲线没有较大的

起伏，与没有添加中继卫星相比，保证了信号传输

的一致性、避免了较大的振荡。

在地球站可见性概率方面，如表４所示，添加
了中继卫星后的地球站可见性概率明显优于地月

直接通信。

为了使全天候的信号传输通信成为可能，可

以在２．２节中继卫星 Ａ之外引进另一颗中继卫
星 Ｂ，其位置定点于沿卫星绕地转动方向相反的
某处，模拟的链路方案如图８所示。

此时在 Ａ的通信时间窗口之外的通信盲区
有２种可供选择的链路：①月基平台、中继卫星
Ｂ、中继卫星 Ａ、地球站；②月基平台、中继卫星 Ｂ、
地球站。在确定 ２颗卫星的星间角度的时候，应
当留有一定的裕度。该方案２颗中继卫星经度值
相差４０°，可以充分保证了当卫星 Ａ进入信号传
输盲区后，设备有充分的时间调整响应；待卫星离

开信号传输盲区后，设备不至于立刻切换而改变

链路对象。各卫星的参数保持一致，卫星 Ｂ对卫
星 Ａ的信号进行二次放大、降噪处理，使下行链
路的传输信号比一次处理更能拟合源信号。

对上述２颗中继卫星进行仿真，可以发现地
球高、中、低纬度地球站的信噪比随时间的变化

图 ６　中继传输示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｌａｙｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ

４２８
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图 ７　单颗中继卫星模式月球投影

Ｆｉｇ．７　Ｌｕｎａｒｓｈａｄｏｗｉｎｓｉｎｇｌｅｒｅｌａｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｍｏｄｅ

曲线高度重合，故此只在此表示出中纬度地球站

的 Ｅｂ／Ｎｏ随时间的变化趋势图。
图７（ｃ）、图７（ｄ）和图９模拟可知，不同模式
表 ４　单颗中继卫星模式地球站可见性概率

Ｔａｂｌｅ４　Ｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｏｆｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｉｎ

ｓｉｎｇｌｅｒｅｌａｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｍｏｄｅ ％

地 球 站
月球投影位置

南半球 北半球 由北向南过赤道 由南向北过赤道

Ｌｌａｔ １００ １００ ９４．７６ ９５．５９

Ｍｌａｔ １００ １００ ９４．７６ ９５．５９

Ｈｌａｔ １００ １００ ９４．７６ ９５．５９

图 ８　２颗中继卫星组传输示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｏｆ

ｔｗｏｒｅｌａｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ

图 ９　２颗中继卫星模式月球投影

Ｆｉｇ．９　Ｌｕｎａｒｓｈａｄｏｗｉｎｔｗｏｒｅｌａｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｍｏｄｅ
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下信号有效通信窗口不一样，故此可以在中继卫

星通信将要进入通信盲区时，改变链路的路径，从

而实现全天候，无时断的信号传输。

３　结　论

月基平台的相关研究是极具开创性的工作，

对于全面深刻认识月基平台建设的可行性及关键

技术具有重要意义。本文利用 ＳＴＫ和 ＭＡＴＬＡＢ
模拟技术，基于深空通信和卫星数据传输等基本

理论，仿真月基数据传输链路，首次提出了适用于

月基对地观测平台的下行链路通信方案。分析认

为月地直传通信方案存在传输两端可见性低、下

行链路通信周期内信噪比较低且不稳定，将无法

满足月基平台的观测和后续分析需求。本文提出

的月地下行链路中继通信方案，在仿真条件下认

为设置中纬度地面接收站、最小间隔经度值为

４０°的２颗中继卫星，可以很好地实现全天候、无
时断的信号传输，保障月基对地观测平台的运行。

月基数据传输方案的构建将进一步开展月地

接收、发射端参数和信号链路参数等研究，期待在

未来若干年内，能够真正地实现以月球为一个大

型集中的基站而对地球、甚至其他宇宙对象进行

观测研究。
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业出版社，２０１５：２６８２８０．

ＭＩＮＳＱ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｙｓ

ｔｅｍ［Ｍ］．ＢｅｉＪｉｎｇ：ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１５：２６８２８０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］丁溯泉，张波，刘世勇．ＳＴＫ使用技巧及载人航天工程应用

［Ｍ］．北京：国防工业出版社，２０１６：５４６１．

ＤＩＮＧＳＱ，ＺＨＡＮＧＢ，ＬＩＵＳＹ．ＳＴＫ’ｓｕｓｉｎｇｓｋｉｌｌｓａｎｄａｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎｓｏｎｍａｎｎｅｄｓｐａｃｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：Ｎａｔｉｏｎａｌ

ＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０１６：５４６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］赵业福，李进华．无线电跟踪测量系统［Ｍ］．北京：国防工业

出版社，２００１：５６７０．

ＺＨＡＯＹＦ，ＬＩＪＨ．Ｒａｄｉｏ’ｓｔｒａｃｋｉｎｇ＆ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００１：５６７０（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］方炎申，顾中舜，陈英武．中继卫星与用户航天器之间星间

链路 的 研 究 ［Ｊ］．计 算 机 工 程 与 设 计，２００５，２６（８）：

２０６４２０６６．

ＦＡＮＧＹＳ，ＧＵＺＳ，ＣＨＥＮＹＷ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｉｎｔｅｒｓａｔｅｌｌｉｔｅ

ｌｉｎｋｓｂｅｔｗｅｅｎｒｅｌａｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｓａｎｄｕｓｅｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｓ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＤｅｓｉｇｎ，２００５，２６（８）：２０６４２０６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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　第 ４期 陈国强，等：月基平台对地观测数据传输链路方案设计及分析

　作者简介：

　陈国强　男，硕士研究生。主要研究方向：交通信息工程。

阮智星　女，博士，助理研究员。主要研究方向：雷达遥感、月

基对地观测。

Ｍｏｏｎｂａｓｅｄｐｌａｔｆｏｒｍｄａｔａｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｉｎｋｓｃｈｅｍｅ
ｄｅｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓ

ＣＨＥＮＧｕｏｑｉａｎｇ１，２，ＲＵＡＮＺｈｉｘｉｎｇ１，，ＧＵＯＨｕａｄｏｎｇ１，ＬＩＵＧｕａｎｇ１，ＤＩＮＧＹｉｘｉｎｇ１，ＺＨＡＮＧＹａｎｘｉｎ２

（１．ＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇａｎｄＤｉｇｉｔａｌＥａｒｔｈ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃ＆ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅａｂｉｌｉｔｙｏｆｄａｔａｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎａｎｄｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｆａｃｔｏｒｉｎｔｈｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｍｏｏｎｂａｓｅｄｐｌａｔｆｏｒｍ．Ｈｏｗｔｏｔｒａｎｓｍｉｔｔｈｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄａｔａｔｏｔｈｅｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙａｎｄａｃｃｕｒａｔｅｌｙｉｓａ
ｃｒｉｔｉｃａｌｓｔｅｐｔｏｃａｒｒｙｏｕｔｔｈｅｆｕｒｔｈｅｒｒｅｓｅａｒｃｈｅｓ．ＴｈｒｏｕｇｈｔｈｅｊｏｉｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆＳＴＫａｎｄＭＡＴＬＡＢ，ｗｅｓｉｍｕｌａｔｅ
ｄａｔａｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｌｉｎｋｆｒｏｍＭｏｏｎｂａｓｅｄｐｌａｔｆｏｒｍｔｏＥａｒｔｈａｎｄｐｕｔｆｏｒｗａｒｄａｄｏｗｎｌｉｎｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｆｏｒ
ｔｈｅｐｌａｔｆｏｒｍ．Ｉｔｈａｓｂｅｅｎｐｒｏｖｅｄｔｈａｔｔｈｅｓｃｈｅｍｅｏｆｔｗｏｒｅｌａｙｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｗｉｔｈ４０ｄｅｇｒｅｅｓａｐａｒｔａｎｄｏｆｕｔｉｌｉｚｉｎｇｔｈｅ
ｍｉｄｄｌｅｌａｔｉｔｕｄｅｅａｒｔｈｓｔａｔｉｏｎｃａｎｒｅｃｅｉｖｅｒｅｌｉａｂｌｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｌｌｔｈｅｔｉｍｅ．Ｉｔｃｏｕｌｄｍａｋｅｔｈｅｄｏｗｎｌｉｎｋｒｅｃｅｉｖｅｒ
ｇｅｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｉｔｈｅｎｏｕｇｈｐｏｗｅｒａｎｄｌｏｗｂｉｔｅｒｒｏｒｒａｔｅ，ｓｏａｓｔｏｅｎｓｕｒｅｔｈｅｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｍｏｏｎｂａｓｅｄｅａｒｔｈ
ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｏｎｂａｓｅｄｐｌａｔｆｏｒｍ；ｅａｒｔｈｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎ；ｄｅｅｐｓｐａｃｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ；ｄａｔａｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ；ｌｉｎｋ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０８０２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９２６１４：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２６．１４４５．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（４１５９０８５２，４１５９０８５３，４１５０１４０３）；ＫｅｙＰｒｏｇｒａｍｏｆｔｈｅＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆ

Ｓｃｉｅｎｃｅｓ（ＱＹＺＤＹＳＳＷＤＱＣ０２６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｒｕａｎｚｘ＠ｒａｄｉ．ａｃ．ｃｎ
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　引用格式：郭庆，惠晓滨，张贾奎，等．多模函数优化的改进花朵授粉算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：８２８８４０．
ＧＵＯＱ，ＨＵＩＸＢ，ＺＨＡＮＧＪＫ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｆｌｏｗｅｒｐｏｌｌｉｎａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｍｕｌｔｉｍｏｄａｌｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：８２８８４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２４０

多模函数优化的改进花朵授粉算法

郭庆，惠晓滨，张贾奎，李正欣

（空军工程大学 装备管理与安全工程学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：为了探讨花朵授粉算法（ＦＰＡ）在解算多模函数优化问题中存在的不足，通
过定义种群多样性及差异性指标，定性分析了 ＦＰＡ在多模复杂函数优化中的寻优缺点。基于
模拟退火思想优化全局授粉过程，并利用 ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄ单纯形搜索技术对花朵局部授粉进行
重构，提出一种新的花朵授粉寻优架构。仿真结果表明，相对于基本的 ＦＰＡ、布谷鸟算法、萤火
虫算法，改进花朵授粉算法能够有效避免陷入局部最优，具备优异的全局勘探和局部开采能

力，对多模优化问题具有一定优势。

关　键　词：花朵授粉算法（ＦＰＡ）；模拟退火；ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄ单纯形法；多模函数优化
中图分类号：ＴＰ１８１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８２８１３

　　花朵授粉算法（ＦｌｏｗｅｒＰｏｌｌｉｎａｔｉｏｎＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，
ＦＰＡ）是由英国剑桥大学学者 Ｙａｎｇ于 ２０１２年提
出的，其基本思想来源于对自然界花朵自花授粉、

异花授粉的模拟，是一种新的元启发式群智能随

机优化技术
［１］
。之后，Ｙａｎｇ等［２３］

在 ＦＰＡ的基础

上模拟花朵多配子的形式提出了多目标的 ＦＰＡ
（ＭｕｌｔｉＯｂｊｅｃｔｉｖｅ Ｆｌｏｗｅｒ Ｐｏｌｌｉｎａｔｉｏｎ Ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，
ＭＯＦＰＡ）。该算法的寻优框架主要由 Ｌｅｖｙ飞行
的全局勘探机制、概率调控全局勘探与局部开采

的平衡机制以及贪婪式的进化机制组成。ＦＰＡ的
参数相对较少、容易调控等优势使得该算法在一

些领域得到了广泛的应用。在经济领域，ＡｌＭａ’
Ｓｈｕｍａｈ等［４］

应用该算法解决市场周期价值问题，

Ｐｒａｔｈｉｂａ［５］和 Ｄｕｂｅｙ［６］等应用该算法解决经济调

度问题；在工程领域，Ａｂｄｅｌａｚｉｚ等应用该算法解
决电力调度问题

［７］
，Ｓｈａｒａｗｉ等［８］

应用该算法解决

无线传感器网络优化问题；在医学领域，Ｅｍａｒｙ
等

［９］
应用该算法解决视网膜血管分割问题等。

ＦＰＡ与经典的粒子群优化（ＰＳＯ）算法、人工

蜂群算法、布谷鸟算法等仿生算法相同，也存在易

陷入局部最优、易早熟和后期收敛速度慢等典型

缺点。为了克服这些缺点，国外许多学者（中国

当前研究较少）在 ＦＰＡ的基础上进行一些针对性
的研究与创新。如 Ｗａｎｇ和 Ｚｈｏｕ［１０］引入邻域搜

索策略、维度评价及更改策略和动态切换概率策

略对算法进行改进，提高算法在高维函数优化问

题的全局勘探与开发能力；ＡｂｄｅｌＲａｏｕｆ等［１１］
针

对定积分的求解问题结合混沌优化技术提出一种

改进花朵授粉算法（ＩＦＰＣＨ），针对数独问题并结
合和声搜索算法提出一种混合花朵授粉算法

（ＦＰＣＨＳ）［１２］，从不同侧面改善 ＦＰＡ的收敛性能；

ＥｌＨｅｎａｗｙ和 Ｉｓｍａｉｌ［１３］将粒子群优化算法与 ＦＰＡ

相融合提出一种混合算法，并将其应用到求解整

数规划问题及带约束的全局优化问题
［１４］
；ｕｋａｓｉｋ

和 Ｋｏｗａｌｓｋｉ［１５］对 ＦＰＡ进行更加详尽的描述以及

对其所涉及的参数进行了研究，并与经典的粒子

群优化算法进行了对比，得出 ＦＰＡ前期收敛速度
不如粒子群优化算法，但其后期种群的多样性要

lenovo
全文下载
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　第 ４期 郭庆，等：多模函数优化的改进花朵授粉算法

优于粒子群优化算法的结论。

上述的各种研究改进算法，在某些方面提高

了 ＦＰＡ的寻优性能，但 ＦＰＡ在其他领域仍存在一
些不足，需要不断地改进与创新。如在多模复杂

函数寻优问题上，ＦＰＡ的全局勘探与局部开采能
力表现不是很理想。为此，本文针对这一问题进

行研究，首先从单峰函数寻优入手探究 ＦＰＡ的寻
优机理，再结合多峰函数寻优分析 ＦＰＡ在多模寻
优时存在的问题，最后结合模拟退火（Ｓｉｍｕｌａｔｅｄ
Ａｎｎｅａｌｉｎｇ，ＳＡ）及 ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄ单纯形法提出一种
改进的花朵授粉法———ＮＳＦＰＡ。

１　花朵授粉算法及其寻优分析

１．１　花朵授粉算法

Ｙａｎｇ［１］通过对自然界显性花朵授粉的分析
与研究，将花朵授粉分为两大基本形式：生物异花

授粉与非生物自花授粉。并依据花朵的常性与授

粉行为抽象出以下４条规则：
１）生物异花授粉被考虑为算法的全局勘探

行为，并由传粉者携带花粉通过 Ｌｅｖｙ飞行的机制
实现全局授粉。

２）非生物自花授粉被视为算法的局部开采
行为，或称局部授粉。

３）花朵的常性可以被认为是繁衍概率，它与
两朵参与授粉花朵的相似性呈正比例关系。

４）花朵的全局授粉与局部授粉通过转换概
率 ｐ∈［０，１］进行调节。由于物理上的邻近性和
风等因素的影响，在整个授粉活动中，转换概率 ｐ
是一个非常重要的参数。文献［１］中对该参数的
试验研究认为，取 ｐ＝０．８更利于算法寻优。

实际情况下，每棵显花植物拥有许多花朵，并

且每朵花都有成千上万的花朵配子。为了算法的

实现，Ｙａｎｇ［１］假设每棵显花植物仅有一朵花，每
朵花仅包含一个配子，每个配子被视为解空间中

的一个候选解。ＦＰＡ寻优的伪代码如下：
Ｃｏｄｅ：ＦＰＡ（）
Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ：ｍｉｎｆ（ｘ）／ｍａｘｆ（ｘ），ｘ＝（ｘ１，ｘ２，…，ｘｄ）
Ｉｎｐｕｔ：Ｎ，Ｋｍａｘ，ｐ，λ

随机初始化 Ｎ个候选解 ｘ１０，ｘ
２
０，…，ｘ

Ｎ
０

计算相应的函数值 ｙ１０，ｙ
２
０，…，ｙ

Ｎ
０；

计算最优解 ｘｂｅｓｔ、最优值 ｙｂｅｓｔ；
ｗｈｉｌｅ（ｔ＜Ｋｍａｘ）
　　ｆｏｒｉ＝１，２，…，Ｎｄｏ
　　　　ｉｆｒａｎｄ＜ｐｔｈｅｎ
　　　　　　依据式（１）执行全局授粉；

ｅｌｓｅ
　　　　　　依据式（２）执行局部授粉；

ｅｎｄｉｆ
计算子代花粉的函数值；

更新花粉的位置；

　　ｅｎｄｆｏｒ
　　更新最优解 ｘｂｅｓｔ、最优值 ｙｂｅｓｔ；
ｅｎｄｗｈｉｌｅ
Ｏｕｔｐｕｔ：ｘｂｅｓｔ，ｙｂｅｓｔ

ｘｔ＋１ｉ ＝ｘ
ｔ
ｉ＋Ｌ（ｘ

ｔ
ｉ－ｘ

ｂｅｓｔ
） （１）

ｘｔ＋１ｉ ＝ｘ
ｔ
ｉ＋ξ（ｘ

ｔ
ｊ－ｘ

ｔ
ｋ）

ξ～Ｕ（０，１{
）

（２）

式中：ｘｔ＋１ｉ 和 ｘｔｉ分别为第 ｔ＋１和 ｔ代的候选解；ｘ
ｔ
ｊ

和 ｘｔｋ为相同植物种类的不同花粉配子；ξ为局部
授粉系数；Ｕ为均匀分布；Ｌ为飞行步长，服从
Ｌｅｖｙ分布：

Ｌ～λΓ（λ）ｓｉｎ（πλ／２）
π

·
１
ｓ１＋λ
　ｓ ｓ０ ＞０ （３）

其中：Γ（λ）为伽马函数，λ＝１．５；ｓ为步长；ｓ０为
最小步长。文献［１］中采用 Ｍａｎｔｅｇｎａ’ｓ算法生成
Ｌｅｖｙ飞行步长 Ｌ。
１．２　寻优分析

为了定性分析 ＦＰＡ在寻优过程中花粉种群
多样性的变化及寻优特性，本文针对 ＦＰＡ定义如
下２个基本参数。

定义 １　多样性（ｄｉｖｅｒｓｉｔｙ）是指每一代花粉
的离散程度，简记为 Ｄｉｖ。则第 ｔ代离散程度 Ｄｉｖｔ

计算式为

Ｄｉｖｔ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｘｔｉ－珔ｘ

ｔ

槡
２

Ｎｍａｘ
ｉ
（ｘｔｉ－珔ｘ

ｔ）
（４）

珔ｘｔ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ｘｔｉ Ｎ （５）

式中：Ｎ为花粉种群规模；珔ｘｔ为第 ｔ代花粉在解空
间中分布的几何中心。

定义２　差异性（ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ）是指花粉种群子
代与父代的差异程度，简记为 Ｄｉｆ。则第 ｔ代差异
程度 Ｄｉｆｔ计算式为

Ｄｉｆｔ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｘｔｉ－ｘ

ｔ－１
ｉ槡

２

ＮＲ
（６）

式中：Ｒ为花粉最大移动半径（即解空间的半径）。
在 ＦＰＡ寻优过程中，通过对花粉多样性 Ｄｉｖ

与差异性 Ｄｉｆ的联合刻画以分析花粉种群多样性

９２８
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的动态变化，再结合寻优迭代过程中花粉位置的

动态变化分析 ＦＰＡ的寻优特点。
首先，从单峰函数寻优入手。图 １为二维

Ｓｐｈｅｒｅ函数的３Ｄ图，该函数是典型的单峰函数。
依据参考文献［１，３］的算法流程及参数设定

（花粉数量取３０）对该 Ｓｐｈｅｒｅ函数进行 １００次迭
代寻优，其多样性 Ｄｉｖ与差异性 Ｄｉｆ变化曲线如
图２所示。

图３为 ＦＰＡ进化过程中花粉配子在解空间
内的动态分布图。图中，从第 １、１０、３０、５０、８０、
１００代花粉种群在解空间中分布，可以直观的看
出随着种群的进化，花粉种群在解空间的分布趋

于集中，直至全部集中在全局最优位置；而反映在

图２中的则是花粉种群的多样性指标 Ｄｉｖ随着进
化代次的增加基本呈衰减走势，这说明花粉的空

间多样性在不断锐减。从图 ３中还能够看出，第
５０代以后，花粉种群基本都已聚集到全局最优值
附近；表现在图２中的则是差异性指标 Ｄｉｆ在第
５０代之后波动较小且基本趋于 ０，这说明算法后
期花粉在广阔解空间区域的全局勘探能力基本丧

失，这对多模复杂函数寻优是极其不利的，很可能

会致使算法陷入局部最优。另外，单峰函数不会

存在陷入到局部最优的情况，能够集中体现算法

的局部开采能力，将图 ３中第 １００代的花粉分布
图进行局部放大，如图４（红星代表最小值点）

图 １　Ｓｐｈｅｒｅ函数 ３Ｄ图

Ｆｉｇ．１　３ＤｆｉｇｕｒｅｏｆＳｐｈｅｒｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ２　Ｓｐｈｅｒｅ函数 ＦＰＡ寻优参数变化曲线

Ｆｉｇ．２　ＰａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＳｐｈｅｒｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

所示。可以看出当 ｘ、ｙ坐标放大到 ０．１等级时，
花粉已经远离最小值点，这说明 ＦＰＡ的局部开采
能力较为薄弱。

其次，对多模函数进行寻优，分析 ＦＰＡ对多
模复杂函数的寻优缺点。图 ５为 Ｂｒｉｄｇｅ函数的
３Ｄ图，该函数峰值较多，是较为复杂的多模函数。
同样依据文献［１，３］对该函数进行 １００次迭代寻
优实验，给出参数变化曲线（见图 ６）及花粉种群
的空间分布图（见图７）。

图７中，单从第 １、１０、３０、５０、８０、１００代花粉
种群在解空间中的分布看，每代的花粉种群分布

图 ３　Ｓｐｈｅｒｅ函数 ＦＰＡ寻优花粉分布

Ｆｉｇ．３　ＰｏｌｌｅｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＳｐｈｅｒｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 ４　图 ３第 １００代的局部放大

Ｆｉｇ．４　ＰａｒｔｉａｌｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔｏｆＦｉｇ．３

ｔｈｅ１００ｔｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

０３８
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都较为松散，没有一部分花粉集中的现象。再对

比第 １、１０、３０、５０、８０、１００代花粉的空间分布，可
以看出第５０、８０、１００代的花粉种群在解空间的位

图 ５　Ｂｒｉｄｇｅ函数 ３Ｄ图

Ｆｉｇ．５　３ＤｆｉｇｕｒｅｏｆＢｒｉｄｇｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ６　Ｂｒｉｄｇｅ函数 ＦＰＡ寻优参数变化曲线

Ｆｉｇ．６　ＰａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＢｒｉｄｇｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 ７　Ｂｒｉｄｇｅ函数 ＦＰＡ寻优花粉分布

Ｆｉｇ．７　ＰｏｌｌｅｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＢｒｉｄｇｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

置分布基本一致。从图 ６可以看出多样性指标
Ｄｉｖ在第５０代之后无波动、基本趋于平稳，差异
性指标 Ｄｉｆ在第 ５０代之后基本为 ０、无明显的波
动。这说明５０代之后大部分花粉已陷入到局部
最优位置无法进行位置更新，这使得算法的全局

勘探能力下降，以至于无法探索到全局最优位置，

证实了上述的可能性。同时，也检验了 ２个参数
指标（Ｄｉｖ、Ｄｉｆ）联合分析的合理性与有效性。

最后结合 ＦＰＡ的具体流程，笔者认为造成
ＦＰＡ后期花粉差异性为 ０的主要原因在于 ＦＰＡ
的贪婪式进化机制（子代的函数值比父代优才能

进化），使算法贪婪过度，长期无法进行位置更

新，从而导致多数的花粉陷入到局部最优位置，致

使 ＦＰＡ的全局开拓能力削弱。理想状态的种群
分布状况应该是：部分种群在不断聚集，即算法的

局部开采性；而另一部分种群在全局空间内不断

的探索，即算法的全局勘探性。而表现在 Ｄｉｖ、Ｄｉｆ
上应当是：种群多样性的保持及算法后期差异性

的延续（不为０）。

２　改进策略及改进的花朵授粉算法

２．１　改进策略
针对 ＦＰＡ在多模复杂函数寻优的缺点，对算

法进行改进。在全局授粉过程中引入模拟退火的

思想，采取 Ｍｅｔｒｏｐｏｌｉｓ准则对新状态进行更新。
模拟退火的 Ｍｅｔｒｏｐｏｌｉｓ准则［１６］

是依概率的形式对

新状态进行更新，在 ＦＰＡ的全局授粉中引入该准
则，将改善算法的过度贪婪情况，从而提高全局勘

探能力。另外，为了进一步提高 ＦＰＡ的局部开采
能力，结合改进的 ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄ单纯形法对 ＦＰＡ
的局部授粉行为进行重构。

ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄ单纯形法是由 Ｎｅｌｄｅｒ和 Ｍｅａｄ［１７］

于１９６５年提出的一种用于优化多维无约束问题
的搜索算法。此算法通过在 Ｄ维空间中取 Ｄ＋１
个点构成一个单纯形，计算其顶点函数值；然后对

最差点进行内部压缩、外部压缩、映射和扩展等操

作，以获得更好的点取代最差点，重构单纯形，从

而不断的逼近最优点。此算法是一种直接的搜索

算法，其寻优不受目标函数的连续性与可导性影

响，具备精细的局部开采能力。为此，本文类比该

算法的优势对 ＦＰＡ的局部授粉进行重构，以增强
ＦＰＡ的收敛精度。重构的局部授粉过程如下：

首先，利用花粉 ｉ及其周围最近的 ｍ－１个花
粉的位置信息构建单纯形（见图 ８），并根据
式（７）计算单纯形的中心：

１３８
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图 ８　ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄ单纯形法

Ｆｉｇ．８　ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄｓｉｍｐｌｅｘｍｅｔｈｏｄ

珔ｘｉ (＝ ∑ｍ
ｊ＝１
ｘｊｉ－ｍａｘ

ｊ
（ｘｊｉ )） （ｍ－１） （７）

ｘｉ（ｕ）＝珔ｘｉ＋ｕ（珔ｘｉ－ｍａｘ
ｊ
（ｘｊ））

ｕ＝［ｕｉｃ ｕｏｃ ｕｒ ｕｅ］

ｕｉｃ＝－α
２
，ｕｏｃ ＝α，ｕｒ＝１，ｕｅ ＝１／

{
α

（８）

然后，根据式（８）分别对单纯形进行内部压
缩、外部压缩、映射和扩展操作，计算 ４种操作所
对应的位置坐标 ｘｉｃｉ、ｘ

ｏｃ
ｉ、ｘ

ｒ
ｉ、ｘ

ｅ
ｉ，并进行越界处理

（依据文献［１８］的分析与证明，这里取 α＝０．６１８）。
最后，计算４个位置的目标函数值 ｙｉ（ｕ）＝

ｆ（ｘｉ（ｕ））并与花粉 ｉ的目标函数值 ｙｉ进行对比，
若比其优，将对花粉 ｉ进行位置更新。
２．２　改进的花朵授粉算法

结合改进策略及基本 ＦＰＡ的计算流程，给出
ＮＳＦＰＡ的基本实现步骤（以寻最小值为例）及其
流程图（见图９）。

图 ９　ＮＳＦＰＡ流程

Ｆｉｇ．９　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＮＳＦＰＡ

步骤１　初始参数，设定花粉种群规模 Ｎ、最
大迭代次数 Ｋｍａｘ、转换概率 ｐ、初温概率 ｐ０、温度
衰减系数 γ等。

步骤 ２　在解空间里随机初始化花粉位置
ｘ０，并计算目标函数值ｙ０；初始温度Ｔ０可由式（９）
计算：

Ｔ０＝
ｍｉｎ
Ｎ
（ｙ０）－ｍａｘ

Ｎ
（ｙ０）

ｌｎｐ０
（９）

式中：ｐ０通常取０．７～０．９
［１９］
。

步骤３　计算当前的全局目标函数最小值，
并记录对应得最优解 ｘｂｅｓｔ。

步骤４　若条件（ｒａｎｄ＜ｐ）成立，转步骤 ５；否
则，转步骤６。

步骤５　全局授粉：依据式（１）计算子代花粉
位置，并计算目标函数值；由式（１０）计算可接受
概率 ｐｒ；若条件（ｒａｎｄ＜ｐｒ）成立，则进行位置
更新。

ｐｒ＝ [ｅｘｐ
ｙｔ＋１ｉ －ｙｔｉ

Ｔ（ｍｉｎ
Ｎ
（ｙｔ）－ｍａｘ

Ｎ
（ｙｔ ]））

（１０）

步骤６　局部授粉：依据 ２．１节中重构的局
部授粉过程进行。

步骤７　降温：按式（１１）进行降温操作：
Ｔ＝Ｔ０γ

ｔ　　ｔ＝１，２，…，Ｋｍａｘ （１１）

式中：γ通常取０．７～０．９９［１９］。
步骤８　计算全局目标函数值的最小值，并

更新最优解 ｘｂｅｓｔ。
步骤９　若满足终止条件，则输出全局最优

解；否则，转至步骤４。

３　仿真计算

为了验证 ＮＳＦＰＡ的有效性，首先结合 １．２节
对 ＮＳＦＰＡ进行定性仿真分析，验证算法改进后
的全局勘探能力；其次，选取多个多模复杂函数进

行寻优仿真实验，定量分析 ＮＳＦＰＡ的收敛速度
与收敛精度，从而分析 ＮＳＦＰＡ的局部开采能力
及综合性能；然后，对 ＮＳＦＰＡ中新增的 ２个参数
ｐ０、γ进行探讨，以确定其取值范围；最后，对比
ＮＳＦＰＡ、ＦＰＡ的时间复杂度，探讨 ＮＳＦＰＡ的
缺失。

３．１　定性仿真分析
为了与１．２节形成鲜明对比，本节同样针对

二维 Ｓｐｈｅｒｅ函数及 Ｂｒｉｄｇｅ函数采用 ＮＳＦＰＡ在同
样参数下进行 １００次迭代寻优，并给出寻优过程
中花粉多样性 Ｄｉｖ指标与差异性 Ｄｉｆ指标变化曲
线及花粉的动态分布图（见图 １０～图 １４）以定性
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分析 ＮＳＦＰＡ的寻优特性。
从图１１和图１４中可以直观地看出：无论对

Ｓｐｈｅｒｅ函数还是Ｂｒｉｄｇｅ函数寻优，第１０、３０、５０、

图 １０　Ｓｐｈｅｒｅ函数 ＮＳＦＰＡ寻优参数变化曲线

Ｆｉｇ．１０　ＰａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＳｐｈｅｒｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇＮＳＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １１　Ｓｐｈｅｒｅ函数 ＮＳＦＰＡ寻优花粉分布

Ｆｉｇ．１１　ＰｏｌｌｅｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＳｐｈｅｒｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇＮＳＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １２　图 １１第 １００代的局部放大

Ｆｉｇ．１２　ＰａｒｔｉａｌｅｎｌａｒｇｅｍｅｎｔｏｆＦｉｇ．１１ｔｈｅ

１００ｔｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

８０、１００代花粉种群在空间的分布均呈现一部分
种群聚集、另一部分种群松散的特征（由于第 １
代是随机初始化，因此整体较为松散、种群差异性

最大）。另外，各代之间的种群分布除全局最优

值附近的集中种群分布相似，这是说明部分花粉

正在逐步向全局最优位置聚拢，体现了算法的导

向性；分散的那部分种群分布有较大的差异，这是

说明另外一部分花粉在不断的开拓新区域，体现

了种群的全局勘探性。而从图１０和图１３中则可
以看出：种群的多样性指标 Ｄｉｖ及差异性指标 Ｄｉｆ
在算法的１～１０代（起始阶段）有略微的下降，因
为这是算法由完全的随机性逐渐地向算法兼顾随

机性与导向性转变的过程；第 １０代之后 Ｄｉｖ与
Ｄｉｆ基本呈平稳的波动状态，无整体的锐减趋势。

图 １３　Ｂｒｉｄｇｅ函数 ＮＳＦＰＡ寻优参数变化曲线

Ｆｉｇ．１３　ＰａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＢｒｉｄｇｅ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇＮＳＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

图 １４　Ｂｒｉｄｇｅ函数 ＮＳＦＰＡ寻优花粉分布

Ｆｉｇ．１４　ＰｏｌｌｅｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＢｒｉｄｇｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｕｓｉｎｇＮＳＦＰＡｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
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这说明ＮＳＦＰＡ在算法运行的中后期能够很好的保
持花粉种群的多样性与差异性，从而增加花粉跳出

局部最优的几率，这对多模函数寻优是有利的。

与图２～图 ４、图 ６和图 ７相对比，可以得出
以下结论：改进的 ＦＰＡ在多模函数寻优过程中能
够保证花粉的多样性及差异性，从而能够避免算

法陷入局部最优，有效地保证了 ＦＰＡ的全局勘探
能力，基本达到了 １．２节中所述的种群分布的理
想状态。最后，结合图 ４和图 １２可看出 ＮＳＦＰＡ
的局部开采能力得到了明显的改善。

３．２　定量仿真分析
选择１５个多模复杂测试函数、１个单峰函数

进行仿真实验并与ＦＰＡ、布谷鸟算法（ＣＳ）［２０］、萤火
虫算法（ＦＡ）［２１］进行对比（见表 １）。１６个标准测
试函数的基本信息如表２所示。为了更加直观地
表现测试函数的复杂性，图 １（Ｆ１）、图 ５（Ｆ１１）和
图１５给出了Ｆ１～Ｆ１６的二维函数３Ｄ图。

通过图１５再结合图１和图５，１６个测试函数

的多模复杂程度有所差异，但基本可以分为３类：
Ｆ１（单峰），Ｆ２～Ｆ８（多模），Ｆ９～Ｆ１６（超多模）。
为了保证评价的客观性，在测试中分别对１６个函
数进行 ５０次仿真计算，用 ５０次仿真结果的统计
特性对对比结果进行分析。依据文献［１，２２］分
别对 ４种寻优算法进行参数设定，如表 １所示。
其仿真对比结果如表３所示。

表 １　４个算法的参数设置

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｕｐｆｏｒｆｏｕｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算　法 参数设置

ＦＰＡ 转换概率 ｐ＝０．８；参数 λ＝１．５

ＣＳ
发现概率 ｐａ＝０．２５；步长调节量 α＝０．０１；
参数 β＝１．５

ＦＡ
步长因子 α＝０．２５；吸引度因子 β＝０．２；
光强吸收强度 γ＝１

ＮＳＦＰＡ
转换概率 ｐ＝０．８；温度衰减系数 γ＝０．７；
初温概率 ｐ０＝０．８；参数 λ＝１．５

　　注：公共参数：种群规模 Ｎ＝５０；最大迭代次数 Ｋｍａｘ，Ｆ１～Ｆ１３
取１００，Ｆ１４～Ｆ１６取１００００。

表 ２　１６个标准测试函数

Ｔａｂｌｅ２　１６ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

代　号 函　数 表 达 式 解 空 间 最 小 值

Ｆ１ Ｓｐｈｅｒｅ ｆ（Ｘ）＝∑
Ｄ

ｉ＝１
ｘ２ｉ ［－１００，１００］２ ０

Ｆ２ Ｂｒｉｄ ｆ（Ｘ）＝ｓｉｎｘｅ（１－ｃｏｓｙ）２＋ｃｏｓｙｅ（１－ｓｉｎｘ）２＋（ｘ－ｙ）２ ［－２π，２π］２ －１０６．７６４５

Ｆ３ Ｒｏｏｔｓ ｆ（Ｘ）＝－［１＋ （ｘ＋ｙｉ）６－１］－１ ［－２，２］２ －１

Ｆ４ Ｂｏｈａｃｈｅｖｓｋｙ ｆ（Ｘ）＝ｘ２＋２ｙ２－０．３ｃｏｓ（３πｘ）－０．４ｃｏｓ（４πｙ）＋０．７ ［－１００，１００］２ ０

Ｆ５ Ｅｇｇｃｒａｔｅ ｆ（Ｘ）＝ｘ２＋ｙ２＋２５（ｓｉｎ２ｘ＋ｓｉｎ２ｙ） ［－１０，１０］２ ０

Ｆ６ Ｇｕｉｃｈｉｆ４ ｆ（Ｘ）＝－ｘｓｉｎ（４πｘ）＋ｙｓｉｎ（４πｙ＋π） ［－２，２］２ －３．２５３９

Ｆ７ ＣｒｏｓｓｉｎＴｒａｙ ｆ（Ｘ）＝ －１ (１００００
ｓｉｎｘｓｉｎｙｅｘｐ １００－ ｘ２＋ｙ槡

２

π )＋１
０．１

［－１０，１０］２ －２．０６２６１

Ｆ８ ＨｏｌｄｅｒＴａｂｌｅ ｆ（Ｘ）＝－ ｓｉｎｘｃｏｓｙｅｘｐ １－ ｘ２＋ｙ槡
２

π
［－１０，１０］２ －１９．２０８５

Ｆ９ ＤｒｏｐＷａｖｅ ｆ（Ｘ） ( (＝－ １＋ｃｏｓ １２ ｘ２＋ｙ槡 ) )２ ［０．５（ｘ２＋ｙ２）＋２］ ［－５．１２，５．１２］２ －１

Ｆ１０ Ｌｅｖｙ ｆ（Ｘ）＝ｓｉｎ２（３πｘ）＋（ｘ－１）２（１＋ｓｉｎ２（３πｙ））＋（ｙ－１）２（１＋ｓｉｎ２（２πｙ）） ［－１０，１０］２ ０

Ｆ１１ Ｂｒｉｄｇｅ ｆ（Ｘ）＝－ｓｉｎ ｘ２＋ｙ槡
２ ｘ２＋ｙ槡

２ －ｅｘｐ（（ｃｏｓ（２πｘ）＋ｃｏｓ（２πｙ））／２）＋０．７１２９ ［－１０，１０］２ －３．００５４

Ｆ１２ Ｓｈｕｂｅｒｔ ｆ（Ｘ）＝∑
５

ｉ＝１
ｉｃｏｓ（ｉ＋（ｉ＋１）ｘ）∑

５

ｉ＝１
ｉｃｏｓ（ｉ＋（ｉ＋１）ｙ） ［－５０，５０］２ －１８６．７３０９

Ｆ１３ Ｒａｓｔｒｉｇｉｎ ｆ（Ｘ）＝１０Ｄ＋∑
Ｄ

ｉ＝１
（ｘ２ｉ－１０ｃｏｓ（２πｘｉ）） ［－２０，２０］４ ０

Ｆ１４ Ａｃｋｌｅｙ ｆ（Ｘ）＝－ (２０ｅｘｐ －０．２ ∑
Ｄ

ｉ＝１
ｘ２ｉ槡 )／Ｄ － (ｅｘｐ ∑

Ｄ

ｉ＝１
ｃｏｓ（２πｘｉ） )／Ｄ ＋２０－ｅ ［－３２，３２］３０ ０

Ｆ１５ Ｇｒｉｅｗａｎｋ ｆ（Ｘ）＝∑
Ｄ

ｉ＝１
ｘ２ｉ／４００－∏

Ｄ

ｉ＝１
ｃｏｓ（ｘｉ槡／ｉ）＋１ ［－６００，６００］４０ ０

Ｆ１６ Ｖｉｎｃｅｎｔ ｆ（Ｘ）＝－∑
Ｄ

ｉ＝１
ｓｉｎ（１０ｌｎｘｉ） ［０．２５，１０］５０ －５０　
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图 １５　二维函数 ３Ｄ图

Ｆｉｇ．１５　３Ｄｆｉｇｕｒｅｓｏｆ２Ｄｆｕｎｃｔｉｏｎｓ
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表 ３　１６个标准测试函数优化结果对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ１６ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

函数代号
ＦＰＡ ＣＳ

最优值 平均值 标准差 最优值 平均值 标准差

Ｆ１ ２．８２ ５．４２ １．６３ ９．８５×１０－７ ２．３７×１０－３ ５．４９×１０－４

Ｆ２ －１０６．７６４５ －１０６．７６２７ ２．２４×１０－３ －１０６．７６４５ －１０６．７５７０ １．６４×１０－３

Ｆ３ －０．９９９８ －０．９９７０ １．８８×１０－３ －０．９９９７ －０．９９４５ １．２１×１０－３

Ｆ４ ６．４６×１０－５ ２．４６×１０－２ ３．４９×１０－２ ２．５６×１０－１ １．８１ ３．９７×１０－１

Ｆ５ ２．０９×１０－６ ２．４１×１０－３ ５．０７×１０－３ １．８８×１０－３ ０．５３ １．２４×１０－１

Ｆ６ －３．２５３９ －３．２５３７ ３．２０×１０－４ －３．２５３９ －３．２５３３ １．２９×１０－４

Ｆ７ －２．０６２６ －２．０６２３ ７．４６×１０－５ －２．０６２６ －２．０６２５ ２．１１×１０－５

Ｆ８ －１９．２０８５ －１９．２０８３ １．７３×１０－４ －１９．２０８５ －１９．２０８２ ７．１８×１０－５

Ｆ９ －０．９９３３ －０．９４７３ １．７７×１０－２ －０．９８６５ －０．９３６２ １．７７×１０－２

Ｆ１０ １．２４×１０－５ ２．９３×１０－２ ３．７０×１０－２ ４．０６×１０－６ ５．６０×１０－３ １．４０×１０－３

Ｆ１１ －３．００４１ －２．８７７１ ８．５６×１０－２ －２．９２８０ －２．６５１２ ７．６４×１０－２

Ｆ１２ －１８６．７３０７ －１８６．７１２５ ２．６８×１０－２ －１８６．７３０８ －１８６．７０９８ ６．１３×１０－３

Ｆ１３ ６．６０ １５．３６ ５．０１ ２．９３ ８．０５ １．４６

Ｆ１４ ３．８７ ６．３４ １．１７ ４．６６ ８．３５ ０．９２

Ｆ１５ ４．６４ １１．２９ ２．６６ ２．７３ ６．９７ １．２１

Ｆ１６ －４９．６１ －４９．２２ ０．１６ －４９．８４ －４９．７４ ９．３３×１０－２

函数代号
ＦＡ ＮＳＦＰＡ

最优值 平均值 标准差 最优值 平均值 标准差

Ｆ１ ８．６３×１０－１１ ５．７９×１０－９ ５．６６×１０－９ ３．８８×１０－９ １．８２×１０－５ ２．８９×１０－５

Ｆ２ －１０６．７６４５ －１０４．９３９３ ５．２３ －１０６．７６４５ －１０６．７６４５ ４．７６×１０－６

Ｆ３ －１．００００ －０．９９９８ １．０６×１０－４ －１．００００ －０．９９９９ ７．８１×１０－５

Ｆ４ ６．７０×１０－７ ４．８８×１０－４ ８．６６×１０－４ ８．３２×１０－９ ５．００×１０－５ ３．９４×１０－５

Ｆ５ ８．３４×１０－８ ３．５９×１０－６ ５．２９×１０－６ ５．１５×１０－９ １．８８×１０－７ １．７０×１０－７

Ｆ６ －３．２５３９ －３．２５３１ ８．２０×１０－４ －３．２５３９ －３．２５３９ ５．９３×１０－６

Ｆ７ －２．０６２６ －２．０６２６ １．７７×１０－４ －２．０６２６ －２．０６２６ １．３０×１０－８

Ｆ８ －１９．２０８５ －１９．２０７９ ９．７３×１０－４ －１９．２０８５ －１９．２０８５ ４．５０×１０－１０

Ｆ９ －１．００００ －０．９９４９ １．７５×１０－２ －１．００００ －０．９９９９ １．９９×１０－４

Ｆ１０ ４．６８×１０－９ １．４１×１０－７ ２．１０×１０－７ １．２６×１０－１０ ６．７９×１０－９ ７．７０×１０－９

Ｆ１１ －３．００５４ －２．９３３６ ０．２０ －３．００５４ －３．００５１ ３．１８×１０－４

Ｆ１２ －１８６．７３０９ －１７７．７６４８ １３．３０ －１８６．７３０９ －１８６．７３０８ ５．５０×１０－４

Ｆ１３ ２．３８×１０－６ １．３３ １．４１ ０ １．１８×１０－７ ７．４２×１０－７

Ｆ１４ １．８０×１０－３ ３．８３×１０－３ １．１２×１０－３ ６．４６×１０－１２ １．６２×１０－７ １．０９×１０－６

Ｆ１５ ３．００×１０－４ ７．４７×１０－２ ０．１９ ２．９７×１０－４ １．３２×１０－３ ７．５３×１０－４

Ｆ１６ －４９．８７ －９．６２ ９．８３×１０－２ －５０．００ －４９．９９ ２．５１×１０－４

　　首先，分别从多模、超多模函数的寻优结果中
对比 ＦＰＡ与 ＮＳＦＰＡ的寻优特性。表 ３中，从多
模函数 Ｆ２～Ｆ８的寻优对比结果中可以看出，Ｆ２
函数：ＦＰＡ５０次寻优的最优值能够达到精确解，
而平均值却只能够达到小数点后２位；ＮＳＦＰＡ的
最优值及平均值都能够达到精确解；再看标准差，

ＦＰＡ值达到 １０－３，而 ＮＳＦＰＡ达到 １０－６，比 ＦＰＡ
高３个数量级，这说明 ＮＳＦＰＡ要更稳定。Ｆ３函
数：ＦＰＡ的最优值精度达到 １０－３，平均值精度达
到１０－２；而ＮＳＦＰＡ的最优值为精确解，平均值精
度达到 １０－４，标准差比 ＦＰＡ高 ２个数量级。Ｆ４
函数：ＦＰＡ的最优值精度达到 １０－５，平均值精度

达到１０－２；而 ＮＳＦＰＡ的最优值精度达到１０－９，平
均值精度达到 １０－５，标准差比 ＦＰＡ高 ３个数量
级。Ｆ５函数：ＦＰＡ的最优值精度达到 １０－６，平均
值精度达到 １０－３；而 ＮＳＦＰＡ的最优值精度达到
１０－９，平 均 值 精 度 达 到 １０－７，标 准 差 比 ＦＰＡ
高４个数量级。Ｆ６函数：ＦＰＡ的最优值能够达到
精确解，平均值精度达到１０－３；而 ＮＳＦＰＡ的最优
值及平均值都达到精确解，标准差比 ＦＰＡ高 ２个
数量级。Ｆ７函数：ＦＰＡ的最优值能够达到精确
解，平均值精度达到１０－３；而 ＮＳＦＰＡ的最优值及
平均值都达到精确解，标准差比 ＦＰＡ高 ３个数量
级。Ｆ８函数：ＦＰＡ的最优值能够达到精确解，平
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均值精度达到 １０－３；而 ＮＳＦＰＡ的最优值及平均
值都达到精确解，标准差比 ＦＰＡ高６个数量级。

在超多模函数 Ｆ９～Ｆ１６的寻优对比结果中，
Ｆ９函数：ＦＰＡ的最优值精度达到 １０－２，平均值精
度达到１０－１；而 ＮＳＦＰＡ的最优值达到精确解，平
均值精度达到 １０－４，标准差比 ＦＰＡ高 ２个数量
级。Ｆ１０函数：ＦＰＡ的最优值精度达到１０－５，平均
值精度达到 １０－２；而 ＮＳＦＰＡ的最优值精度达到
１０－１０，平均值精度达到 １０－９，标准差比 ＦＰＡ
高７个数量级。Ｆ１１函数：ＦＰＡ的最优值精度达
到１０－２，平均值精度较差；而 ＮＳＦＰＡ的最优值达
到精确解，平均值精度达到 １０－３，标准差比 ＦＰＡ
高２个数量级。Ｆ１２函数：ＦＰＡ的最优值精度达
到１０－３，平均值精度为１０－１；而ＮＳＦＰＡ的最优值
达到精确解，平均值精度达到 １０－４，标准差比
ＦＰＡ高２个数量级。对于高维超多模函数 Ｆ１３～
Ｆ１６，ＦＰＡ基本失去了寻优精度，而 ＮＳＦＰＡ依旧
能够寻优且平均寻优精度均达到 １０－３以上，标准
差也达到 １０－４以上，这验证了改进方案的有
效性。

从整体上看，ＮＳＦＰＡ的寻优精度要比 ＦＰＡ
至少高出２个数量级，寻优稳定性（标准差）高出
２～７个数量级，这说明相对于 ＦＰＡ，ＮＳＦＰＡ能够
更好的处理多峰寻优，且具有较高的稳定性。

其次，与 Ｙａｎｇ等［２０２１］
近几年提出的布谷鸟

算法、萤火虫算法进行对比。表３中，对于多模函
数 Ｆ２～Ｆ８的寻优，可以看出 ＦＰＡ与 ＣＳ的最优
值、平均值、标准差几乎相当。除 Ｆ２函数外，ＦＡ
的最优值、平均值、标准差要略微优于 ＦＰＡ与
ＣＳ，但 ＮＳＦＰＡ的评价指标都要优于 ＦＰＡ、ＣＳ、
ＦＡ，至少高２个数量级的计算精度。对于超多模
函数 Ｆ９～Ｆ１６，ＦＰＡ与 ＣＳ的寻优效果相当；Ｆ８～
Ｆ９，ＦＡ的寻优效果要劣于 ＣＳ与 ＦＰＡ；Ｆ１０～Ｆ１６，
ＦＡ的寻优效果要优于 ＣＳ与 ＦＰＡ；但 ＮＳＦＰＡ的寻
优效果都要明显优于 ＦＰＡ、ＣＳ、ＦＡ。综合来看，ＮＳ
ＦＰＡ对多模寻优的处理要更优于 ＦＰＡ、ＣＳ、ＦＡ。

最后，图１６给出 Ｆ１１函数 ５０次优化结果对
比，从图中可以直观地看出 ＮＳＦＰＡ与 ＦＰＡ、ＣＳ、
ＦＡ相比寻优结果波动性较小、更加稳定，这说明
ＮＳＦＰＡ的鲁棒性较好，也间接证实了模拟退火策
略能够使得 ＦＰＡ成功避免陷入局部最优，从而保
证了算法的全局勘探性。图 １７为 Ｆ１１函数优化
过程进化曲线对比，从图中可以看出 ＮＳＦＰＡ的
寻优结果更靠近理论值 －３，并且收敛速度也要快
于 ＦＰＡ、ＣＳ、ＦＡ。为了直观地体现各个算法的收
敛精度，图１８以对数坐标轴的形式给出Ｆ１３函

图 １６　Ｆ１１函数 ５０次寻优结果对比

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ５０ｔｉｍｅｓ’ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆＦ１１ｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 １７　Ｆ１１函数寻优进化曲线

Ｆｉｇ．１７　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｅｖｏｌｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＦ１１ｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 １８　Ｆ１３函数寻优进化曲线

Ｆｉｇ．１８　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｅｖｏｌｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆＦ１３ｆｕｎｃｔｉｏｎ

数优化过程进化曲线对比，从图中可以看出 ＮＳ
ＦＰＡ的终止计算精度达到了１０－１５，并且仍有下降
的趋势，这体现 ＮＳＦＰＡ优秀的局部开采能力，也
进一步证实了 ＮＳＦＰＡ的有效性。
３．３　ＮＳＦＰＡ的参数分析

尽管 ＮＳＦＰＡ的寻优效果较好，与 ＦＰＡ相比，
ＮＳＦＰＡ多了２个基本参数初温概率 ｐ０、温度衰减
系数 γ。为了讨论其对 ＮＳＦＰＡ寻优性能的影响，
本节以超多模函数 Ｆ９为例，进行仿真计算实验。

首先，讨论初温概率 ｐ０对算法性能的影响。
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实验时其他参数不改变，设定不同的 ｐ０后，分别
对 Ｆ９函数进行 ５０次寻优计算，统计结果如表 ４
所示（左侧三栏）。从表 ４中可以看出随着 ｐ０的
增大，算法的平均值不断逼近理论解，且标准差不

断变小（标准差越小，算法的鲁棒性越好），直至

ｐ０取０．７时，达到最优，之后有所下降。当 ｐ０取

０．６～０．９时，平均值、标准差达到高于 １０－４的精
度。因此，在寻优计算时建议 ｐ０取０．６～０．９。

其次，讨论温度衰减系数 γ对算法性能的影
响。同样，在实验时其他参数不改变，设定不同的

γ后，分别对 Ｆ９函数进行 ５０次寻优计算，统计
结果如表４所示（右侧三栏）。从表 ４中可以看
出，随着 γ增大，算法的平均值和标准差逐渐变
小，直至 γ＝０．８时，达到最小，之后有所增加。当
γ取０．７～０．９时，平均值、标准差达到高于１０－４的
精度。因此，在寻优计算时建议 γ取０．７～０．９。

表 ４　不同 ｐ０、γ参数下的 ＮＳＦＰＡ寻优结果

Ｔａｂｅｌ４　ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＮＳＦＰＡ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐ０ａｎｄγ

ｐ０ 平 均 值 标 准 差 γ 平 均 值 标 准 差

０．１ －０．９９８０８９．２０×１０－３ ０．１ －０．９９６７０１．２８×１０－２

０．２ －０．９９８４４９．１９×１０－３ ０．２ －０．９９９１１４．０４×１０－３

０．３ －０．９９８６１８．５７×１０－３ ０．３ －０．９９９１５３．２７×１０－３

０．４ －０．９９９１４４．１４×１０－３ ０．４ －０．９９９６５１．４０×１０－３

０．５ －０．９９９３５２．７３×１０－３ ０．５ －０．９９９７２１．２１×１０－３

０．６ －０．９９９８１９．１４×１０－４ ０．６ －０．９９９７８１．１４×１０－３

０．７ －０．９９９９９６．５２×１０－５ ０．７ －０．９９９８３９．３９×１０－４

０．８ －０．９９９９３９．５９×１０－５ ０．８ －０．９９９９８７．４７×１０－５

０．９ －０．９９９８６７．１２×１０－４ ０．９ －０．９９９８９６．１５×１０－４

３．４　ＮＳＦＰＡ的时间复杂度分析
与 ＦＰＡ相比，ＮＳＦＰＡ的局部授粉较为复杂，

在算法复杂度上要大于 ＦＰＡ。为直观地对比２种
算法的时间复杂度，本节从 ３．２节选择 ６个测试
函数分别用 ＦＰＡ、ＮＳＦＰＡ在同一平台上单独进行
５０次寻优实验，统计５０次实验的平均耗时，结果
如表５所示。

表５中，ＮＳＦＰＡ的平均耗时要大于ＦＰＡ，且
表 ５　ＮＳＦＰＡ与 ＦＰＡ的平均消耗时间对比

Ｔａｂｅｌ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｅａｎｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｔｉｍｅ

ｂｅｔｗｅｅｎＮＳＦＰＡａｎｄＦＰＡ

函数代号
平均耗时／ｓ

ＮＳＦＰＡ ＦＰＡ

ＮＳＦＰＡ与 ＦＰＡ平均

耗时的百分比

Ｆ５ ０．２８ ０．２０ １４２．５６

Ｆ６ ０．２８ ０．２０ １４２．７６

Ｆ１１ ０．３１ ０．２２ １３７．１５

Ｆ１３ ０．２８ ０．２２ １２６．８９

Ｆ１４ ３３．５６ ２７．２２ １２３．３１

Ｆ１５ ３４．９９ ２８．６３ １２２．２４

平均高出 ３２．４９％。再考虑到 ３．２节中，对于
ＦＰＡ不能求解的多模函数，ＮＳＦＰＡ却具有较好的
寻优性能，笔者认为在时间上多出 ３２．４９％的消
耗是值得的，它增强了算法的求解性能。

４　结　论

本文针对多模复杂函数优化问题对 ＦＰＡ进
行研究，首先提出了种群多样性指标与差异性指

标，定性分析了基本 ＦＰＡ的寻优缺陷；然后，基于
模拟退火的思想解决算法过度贪婪的问题，再结

合 ＮｅｌｄｅｒＭｅａｄ单纯形法对局部授粉过程进行重
构，提出一种改进的花朵授粉算法———ＮＳＦＰＡ。
通过定性、定量的方式对其进行仿真对比分析得

出以下结论：

１）基于模拟退火思想的全局授粉行为能够
避免 ＦＰＡ陷入局部最优，改善了 ＦＰＡ的全局勘探
能力，解决了算法早熟的问题。

２）重构的局部授粉行为改善了算法的局部
开采能力，大大提升了算法的收敛速度与收敛

精度。

３）ＮＳＦＰＡ可以用来解决多模复杂优化
问题。

４）ＮＳＦＰＡ在寻优时需要比 ＦＰＡ多消耗
３２．４９％的时间。
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ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｆｌｏｗｅｒｐｏｌｌｉｎａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙａｖｏｉｄｆａｌｌｉｎｇｉｎｔｏｌｏｃａｌｏｐｔｉｍｕｍａｎｄ
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ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｐｒｉｍａｒｙｆｌｏｗｅｒｐｏｌｌｉｎａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｃｕｃｋｏｏｓｅａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｆｉｒｅｆｌｙａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ．
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基于自适应通信拓扑四旋翼无人机

编队重构控制

马思迁１，董朝阳１，，马鸣宇１，王青２

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；　２．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对四旋翼无人机编队重构协同控制问题，基于切换通信拓扑结构的积分
滑模控制（ＩＳＭＣ）方法进行了研究。根据四旋翼无人机间的通信拓扑关系以及编队重构特性，
建立了四旋翼无人机编队模型。针对编队重构过程中可能出现的通信可靠性问题，提出了通

信拓扑切换条件，结合积分滑模控制理论对切换通信拓扑条件下的协同控制器进行设计，并结

合切换系统理论对编队系统稳定性进行了证明。仿真结果表明，无人机编队系统在编队重构

过程中采用切换通信拓扑结构以及滑模控制方法能保证系统的稳定性，验证了方法的有效性。

关　键　词：飞行编队控制；有向拓扑；自适应；切换系统；积分滑模；四旋翼无人机
中图分类号：Ｖ２４９；ＴＰ２７３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８４１１０

　　近年来，多个体协调控制问题成为众多领域
的研究热点

［１２］
，无人机编队作为其重要的应用

方向吸引了大量的关注
［３４］
。相比于单个无人

机，无人机编队在执行任务时间消耗、任务完成效

率、带载能力以及容错性上都具有显著优势
［５６］
。

在军事领域，无人机编队能根据不同的任务需求

调整结构，提高对战场环境的适应性；在民用领

域，无人机编队以其高容错性低成本高效地完成

任务，有更广阔的应用空间
［７８］
。

当前国内外对无人机编队的编队形式以及控

制方法有了广泛的研究。文献［９］提出了基于一
致性理论的编队控制方法，文献［１０］参考鸽群行
为，以领航者跟随者作为其编队飞行控制结构。
以上文献采用了领航者跟随者的结构树形拓扑，
人为规定领航者的存在大大降低了编队系统的容

错性。文献［１１］通过设计微分几何控制律避免
了无人机编队重构过程中可能存在的相互碰撞。

文献［１２１３］分别提出了无人机编队重构控制律
使飞行编队快速稳定地收敛至目标状态。文

献［９１３］均未考虑编队重构过程中状态变化对编
队中通信结构的影响。在通常情况下，协同编队

的实现是基于编队节点间稳定的通讯连接，无人

机间通信受地形、相对距离及工作频率等多种因

素的影响
［１４１５］

，因此，在无人机编队重构过程中

采用固定的通信拓扑结构而导致信号失真的加剧

会对协同编队系统造成不良影响。

采用切换的通信拓扑结构能有效地解决上述

问题
［１６１７］

。切换通信拓扑结构使得在编队重构

过程中编队间通信结构也随之发生变化，建立可

靠通信连接并舍弃不可靠通信连接，从而保证存

在相互通信的无人机间通信的可靠性。文

献［１８］针对节点缺失的编队结构自修复控制方
法进行了研究。文献［１９］提出了一种基于高度
的导航率切换条件。受以上方法的启发，本文将

lenovo
全文下载
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切换通信拓扑结构应用于无人机编队重构的过程

中，并提出了基于编队无人机间相对位置、通信干

扰以及通信频率等多种因素的切换条件，增强了

无人机编队在队形及外界环境改变时的通信效率

与可靠性。考虑到滑模控制理论对变结构体良好

的适用性
［２０２１］

，采用积分滑模相关理论设计了针

对四旋翼无人机编队的控制器。

本文首先建立编队系统模型，包括四旋翼无

人机建模、编队重构描述及切换通信拓扑描述；然

后针对四旋翼无人机编队模型设计了编队系统相

应的积分滑模控制器，并采用李雅普诺夫函数法

对滑模控制器作用下的系统的稳定性进行了分

析；最后通过 ＭＡＴＬＡＢ仿真验证了方法的有
效性。

１　问题描述

１．１　四旋翼无人机建模
四旋翼无人机为具有４个输入和６个状态自

由度的欠驱动系统。以相互垂直的一对旋翼臂分

别作为四旋翼无人机的机体坐标系 ｘ轴与 ｙ轴，
取机体坐标系 ｚ轴向上为正，四旋翼无人机结构
图及其对应姿态角定义如图１所示。

忽略地球曲率对四旋翼无人机的影响，考虑

四旋翼无人机的旋转 ３个姿态角间的相互耦合，
根据拉格朗日方程得到无人机在机体轴系下的 ６
自由度运动、动力学模型可描述为

［２２］

Ｐ＝Ｖ
ｍＶ＝Ｕ１Ｒｅ３－ｍｇｅ３
Θ＝Ω
ＪΩ＝Γ－Ｆｃ










Ω

（１）

图 １　四旋翼无人机坐标系及姿态角

Ｆｉｇ．１　ＱｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍａｎｄ

ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

式中：Ｖ ＝［ｖｘ ｖｙ ｖｚ］
Ｔ
为 速 度 矢 量；Ｐ ＝

［ｘ ｙ ｚ］Ｔ为无人机惯性坐标系中质心位置；ｍ
为飞行器质量；ｇ为重力加速度；Θ＝［ θ ψ］Ｔ

为无人机的旋转姿态角；Ω＝［ｐ ｑ ｒ］Ｔ为无人
机的转动角速度；ｅ３＝［０ ０ １］Ｔ为竖直方向单
位向量；Ｕ１为四旋翼无人机升力输入，通过 ４个
旋翼转速同时增加或减小实现；Γ为四旋翼无人
机系统旋转力矩，通过４个旋翼差动实现。

Ｒ为从机体坐标系到惯性坐标系的转换关
系，表达式为

Ｒ＝

ｃｏｓθｃｏｓψ ｓｉｎθｓｉｎｃｏｓψ－ｃｏｓｓｉｎψ ｃｏｓｓｉｎθｃｏｓψ＋ｓｉｎｓｉｎψ

ｃｏｓθｓｉｎψ ｓｉｎｓｉｎθｓｉｎψ＋ｃｏｓｃｏｓψ ｃｏｓｓｉｎθｓｉｎψ－ｓｉｎｃｏｓψ

－ｓｉｎθ ｓｉｎｃｏｓθ ｃｏｓｃｏｓ









θ

（２）

　　Ｉｘｘ、Ｉｙｙ及 Ｉｚｚ为刚体绕 ３个惯性主轴的转动惯
量，Ｊ为刚体惯性张量 Ｉ＝ｄｉａｇ（Ｉｘｘ，Ｉｙｙ，Ｉｚｚ）在惯性
坐标系中的表示，表达式为

Ｊ＝

Ｉｘｘ ０ －Ｉｘｘｓｉｎθ

０ Ｉｙｙｃｏｓ
２＋Ｉｚｚｓｉｎ

２ Ｊ２３

－Ｉｘｘｓｉｎθ （Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）ｓｉｎｃｏｓｃｏｓθ Ｊ











３３

（３）

式 中：Ｊ３３ ＝Ｉｘｘｓｉｎ
２θ＋Ｉｙｙｓｉｎ

２ｃｏｓ２θ＋Ｉｚｚ·

ｃｏｓ２ｃｏｓ２θ；Ｊ２３＝（Ｉｙｙ－Ｉｚｚ）ｓｉｎｃｏｓｃｏｓθ。
Ｆｃ为科里奥利力以及惯性离心力项，可表

示为

Ｆｃ＝Ｊ
·

－１
２
·

Θ
（Θ
·
ＴＪ） （４）

１．２　编队重构描述

１．２．１　编队描述

对于三维空间中的任意节点上的四旋翼无人

机在三维空间中的位置可由其位置矢量描述。设

ｒｊ为编队中节点第 ｉ和 ｊ个无人机相对于地面惯
性坐标系 Ｏ′ｘ′ｙ′ｚ′中的某一点 Ｏ″的位置矢量，ｒｉｊ＝
ｒｉ－ｒｊ为两节点其相对位置矢量，则其在三维空
间中的位置矢量关系如图２所示。

则对于给定的四旋翼无人机编队，可由特定

各个编队节点无人机的相对位置矢量 ｒｉｊ进行描
述，Ｐｉ为第 ｉ个四旋翼无人机的位置矢量，ｔ为时
间。若 ｎ个无人机满足：

ｌｉｍ
ｔ→∞
∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１，ｊ≠ｉ
Ｐｉ－ｒｉ－（Ｐｊ－ｒｊ） ＝

２４８
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　　 ｌｉｍ
ｔ→∞
∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１，ｊ≠ｉ
Ｐｉ－Ｐｊ－ｒｉｊ ＝０ （５）

则称这 ｎ个无人机能组成稳定编队。

图 ２　四旋翼无人机相对位置矢量关系

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｌａｔｉｖｅｐｏｓｉｔｉｏｎｖｅｃｔｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆ

ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓ

１．２．２　编队重构描述

在飞行编队执行任务的过程中，由于各种不

同的实际需要，需要根据实际情况改变原有的稳

定编队形式，实时进行编队重构，则描述编队的相

对位置矢量 珓ｒｉｊ＝珓ｒｉｊ（ｔ）可写作一个实时变化的矢
量。本文旨在设计积分滑模控制律，实现四旋翼

无人机编队对重构编队队形进行跟踪的目的。若

这 ｎ个四旋翼无人机，满足：

ｌｉｍ
ｔ→∞
∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１，ｊ≠ｉ
Ｐｉ－珓ｒｉ（ｔ）－（Ｐｊ－珓ｒｊ（ｔ）） ＝

　　 ｌｉｍ
ｔ→∞
∑
ｎ

ｉ＝１
∑
ｎ

ｊ＝１，ｊ≠ｉ
Ｐｉ－Ｐｊ－珓ｒｉｊ（ｔ） ＝０ （６）

则称这 ｎ个无人机能对重构编队队形进行跟踪。
１．３　自适应切换通信拓扑

考虑到在无人机飞行编队重构的过程中，采

用固定通信拓扑结构会造成实际所需的通信距离

与最大通信距离的限制矛盾。本文采用自适应切

换通信拓扑的通信结构，旨在针对编队重构过程

中的各节点无人机相对位置变化过程中，采用最

佳的拓扑通信结构保证各节点无人机的正常

通信。

设 ＝（υ，ε， ）为一个 ｎ节点的有向加权
图，其中 υ＝｛υ１，υ２，…，υｎ｝为节点集合，ευ×υ
为边集， ＝（ａｉｊ）ｎ×ｎ为权重邻接矩阵。可将一个
ｎ节点四旋翼无人机编队间的有向信息传输抽象
成一个 ｎ节点的有向加权图。若 ａｉｊ＞０，则表示
边（ｊ，ｉ）∈ε，即第 ｉ个节点无人机能从第 ｊ个节点
无人机获取状态信息；若 ａｉｊ＝０，则表示第 ｉ个节
点无人机无法从第 ｊ个节点无人机获取状态信息。
由此定义节点 ｉ的邻居集为 Ｎｉ＝｛ｊ∈υ（ｊ，ｉ）∈ε｝。
定义度矩阵 ＝ｄｉａｇ｛ｄ１，ｄ２，…，ｄｎ｝，其中 ｄｉ ＝

∑
ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ。则可定义 的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵 ＝ － ，

若 为平衡有向图，则 ｒａｎｋ（ ）＝ｎ－１，且有 ｎ－１
个正特征值。

定义 １　第 ｉ个节点无人机从第 ｊ个节点无
人机获取状态信息通信代价函数 Ｗ（υｉ，υｊ），其与
通信距离、通信传输介质、通信频率以及通信过程

中信号失真等影响通信可靠性的相关。通信距离

越远、通信过程中信号失真越严重，Ｗ（υｉ，υｊ）取值
越大。

将各个节点之间建立单向通信连接的条件集

合记为 Ｃｉｊ，Λ１为节点之间建立单向通信连接阈
值。当（υｉ，υｊ）∈Ｃｉｊ＝｛（υｉ，υｊ） Ｗ（υｉ，υｊ）≤Λ１｝
时，建立第 ｉ个节点无人机从第 ｊ个节点无人机获
取状态信息的通信连接，即 ａｉｊ＝０→ａｉｊ＞０。

将各个节点之间断开单向通信连接的条件集

合记为 珘Ｃｉｊ，Λ２为节点之间断开单向通信连接阈
值。当（υｉ，υｊ）∈珘Ｃｉｊ＝｛（υｉ，υｊ） Ｗ（υｉ，υｊ）≥Λ２｝
时，切断第 ｉ个节点无人机从第 ｊ个节点无人机获
取状态信息的通信连接，即 ａｉｊ＞０→ａｉｊ＝０。为防
止在切换点附近的节点状态参数摄动造成通信系

统结构的高频切换，取 Λ２＞Λ１。
则完整的无人机编队系统通信拓扑切换指

令的集合可被定义为各个节点之间单向通信连

接的建立与切断通信连接条件的集合 Ｃ可定
义为

Ｃ＝∪
υｉ，υｊ∈υ

（Ｃｉｊ∪ 珘Ｃｉｊ） （７）

根据飞行编队在重构过程中各个节点无人机

相对位置的变化，编队系统采用与之相匹配的通

信拓扑结构。这一过程可以描述为，当飞行编队

任意两节点无人机间的通信代价函数 Ｗ（υｉ，υｊ）
达到切换条件，即 

υｉ，υｊ∈υ
（υｉ，υｊ）∈Ｃ时，飞行编队通

信自动更新其通信拓扑模式，即 （ ｋ）→ （ ｋ＋１）。

２　基于积分滑模控制的协同编队控
制器设计及稳定性证明

　　本文采用积分滑模控制器，四旋翼无人机为
具有４个输入和６个状态自由度的典型欠驱动系
统，因此只能设计滑模控制器至多保证 ４个状态
自由度的跟踪，其余状态自由度设计控制器保

证其稳定。考虑到编队飞行的实际情况，本文

通过设计滑模控制器保证 ３个平动状态自由度
对给定指令进行跟踪以保证协同编队队形，其

余 ３个转动状态自由度则设计控制器保证其
稳定。

３４８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

２．１　协同编队控制器设计
２．１．１　位置协同控制器设计

为保证系统滑动模态下不降阶，且具有较高

的鲁棒性，设计积分滑模面为

ｓｐ＝Ｖｅ＋λｐ∫Ｖｅｄｔ （８）

式中：λｐ为决定积分滑模面的一个常值；Ｖｅ为速
度跟踪误差，且有

Ｖｅ＝

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ（Ｖ１－Ｖｊ－珓ｒ
·

１ｊ（ｔ）））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ（Ｖ２－Ｖｊ－珓ｒ
·

２ｊ（ｔ）））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ（Ｖｎ －Ｖｊ－珓ｒ
·

ｎｊ（ｔ





















）））

＝

　　［（ ｋ） Ｉ３］·

Ｖ１
Ｖ２


Ｖ











ｎ

－

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ珓ｒ
·

１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ珓ｒ
·

２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ珓ｒ
·

ｎｊ（ｔ





















））

（９）
式中：设 Ｖｉ＝［ｖｘｉ ｖｙｉ ｖｚｉ］

Ｔ
为飞行编队中第 ｉ个

节点无人机飞行速度矢量；Ｉ３为３阶单位阵。
考虑对于每一个特定的通信拓扑结构，单独

的设计各个通信拓扑情况下的控制器，则有

ｄ
ｄｔ
（ ｋ）＝０ （１０）

则对 ｓｐ ＝Ｖｅ＋λｐ∫Ｖｅｄｔ求导可得
ｓｐ＝Ｖ

·

ｅ＋λｐＶｅ＝［ （ ｋ） Ｉ３］·

　　

Ｖ
·

１

Ｖ
·

２



Ｖ
·
















ｎ

－

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ珓ｒ
¨
１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ珓ｒ
¨
２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ珓ｒ
¨
ｎｊ（ｔ





















））

＋

　　λｐ ［（ ｋ）Ｉ３］·

Ｖ１
Ｖ２


Ｖ











ｎ

－

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ珓ｒ
·

１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ珓ｒ
·

２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ珓ｒ
·

ｎｊ（ｔ









































））

（１１）

取虚拟位置控制律：

ｕｐ＝［（ｕｐ１）
Ｔ
（ｕｐ２）

Ｔ
… （ｕｐｎ）

Ｔ
］
Ｔ

（１２）

式中：ｕｐｉ＝［ｕｐｘｉ ｕｐｙｉ ｕｐｚｉ］
Ｔ ＝Ｕｉ１Ｒｉｅ３为第 ｉ个

四旋翼无人机虚拟控制输入，Ｕｉ１为第 ｉ个无人机
总推力输入。

令 ｓｐ＝０，由于 （ ｋ）为一个 ｎ－１阶的非满
秩矩阵，导出滑动模态下的等效控制律：

ｕｅｑ＝Ｍｇ（１ ｅ３）＋Ｍ［ （ ｋ） Ｉ３］
＋
·

　　 －λｐ［（ ｋ） Ｉ３］·

Ｖ１
Ｖ２


Ｖ



















ｎ

＋

　　

∑
ｊ∈Ｎ１

ａ１ｊ（珓ｒ
¨
１ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ

·

１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ２

ａ２ｊ（珓ｒ
¨
２ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ

·

２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

ａｎｊ（珓ｒ
¨
ｎｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ

·

ｎｊ（ｔ
































））

（１３）

式中：［ （ ｋ）Ｉ３］
＋
为 （ ｋ）Ｉ３广义逆；Ｍ＝

ｄｉａｇ（ｍ１，ｍ２，…，ｍｎ）Ｉ３为质量矩阵与单位阵的

克罗内克积；１Ｔ＝［１ １ … １］１×ｎ。
为保证系统鲁棒性，获得协同编队虚拟位置

控制律：

ｕｐ＝ｕｅｑ－κｐ·ｓｇｎ（ｓｐ） （１４）
式中：κｐ为决定外环收敛速度的常数，且满足

κｐ＞４Ｕ１ｍａｘ，Ｕ１ｍａｘ＝ｍａｘ｛Ｕ
ｌｉｍ
１１，Ｕ

ｌｉｍ
１２，…，Ｕ

ｌｉｍ
１ｎ｝，Ｕ

ｌｉｍ
１ｉ为

第 ｉ个四旋翼无人机升力最大输入限制。
２．１．２　姿态控制器设计

根据各个节点无人机虚拟控制输入 ｕｐｉ，分别

计算其总推力输入 Ｕｉ１和姿态子系统中间指令姿态

角信号 Θｄｉ＝［ｄｉ θｄｉ ψｄｉ］
Ｔ
。由关系 ｕｐｉ＝Ｕｉ１·

Ｒｉｅ３，展开 ｕｐｉ则有
ｕｐｘｉ＝Ｕｉ１（ｃｏｓｉｓｉｎθｉｃｏｓψｉ＋ｓｉｎｉｓｉｎψｉ）
ｕｐｙｉ＝Ｕｉ１（ｃｏｓｉｓｉｎθｉｓｉｎψｉ－ｓｉｎｉｃｏｓψｉ）
ｕｐｚｉ＝Ｕｉ１ｃｏｓｉｃｏｓθ

{
ｉ

（１５）
则总推力输入 Ｕｉ１和姿态子系统中间指令姿

态角信号 Θｄｉ＝［ｄｉ θｄｉ ψｄｉ］
Ｔ
可表示为

θｄｉ ＝ａｒｃｔａｎ
ｕｐｘｉｃｏｓψｄｉ＋ｕｐｙｉｓｉｎψｄｉ

ｕｐ
( )

ｚｉ

ｄｉ＝ａｒｃｔａｎｃｏｓθｄｉ
ｕｐｘｉｓｉｎψｄｉ－ｕｐｙｉｃｏｓψｄｉ

ｕｐ
( )

ｚｉ

Ｕｉ１＝
ｕｐｚｉ

ｃｏｓｄｉｃｏｓθｄ













ｉ

（１６）
对于第 ｉ个节点无人机，根据其中间指令姿

４４８
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态角信号 Θｄｉ设计控制输入转矩 Γｉ。设计积分滑
模面：

ｓａｉ＝Ωｅｉ＋λａｉ∫Ωｅｉｄｔ （１７）

式中：Ωｅｉ＝Ωｉ－Θ
·

ｄｉ为第 ｉ个节点无人机的个各轴
角度偏差；λａｉ为决定积分滑模面的一个常值。

令 ｓａｉ＝０，导出滑动模态下的等效控制律：

Γｅｑｉ＝Ｊｉ·（－λａｉΩｉ＋λａｉΘ
·

ｄｉ＋Θ
¨

ｄｉ）＋ＦｃｉΩｉ （１８）
为保证系统内环收敛速度高于外环收敛速

度，获得协同编队第 ｉ个节点无人机控制输入转
矩控制律：

Γｉ＝Γｅｑｉ－κａｉ·ｓｇｎ（ｓａｉ）－ｃ２ｉｓａｉ （１９）
式中：κａｉ＞０，ｃ２ｉ＞０均为决定第ｉ个节点无人机内
环收敛速度的控制器参数。

２．２　稳定性证明
在给出主要定理之前，有如下引理成立：

引理１　若 Ａｘ＝ｂ有解，则必有特解：ｘ０ ＝

Ａ＋ｂ，使得 Ａｘ０＝ｂ。且 ｘ０为极小范数解。
证明　令 Ａｘ＝ｂ解为 ｘ１，使得 Ａｘ１＝ｂ

Ａｘ０＝ＡＡ
＋ｂ＝ＡＡ＋Ａｘ１＝Ａｘ１＝ｂ （２０）

ｘ０＝Ａ
＋ｂ为 Ａｘ＝ｂ特解，考虑内积：

（Ａｘ０－ｂ，Ａｘ）＝（Ａｘ）
Ｈ
（Ａｘ０－ｂ）＝

　　ｘＨ（ＡＨＡｘ０－Ａ
Ｈｂ）＝０ （２１）

令 ｘ＝Ｙ为 Ａｘ＝０的通解，则 Ａ（ｘ０＋Ｙ）＝ｂ。
故 ｘ＝ｘ０＋Ｙ为 Ａｘ＝ｂ通解。

通解：ｘ＝ｘ０＋Ｙ，则有 ｘ０⊥Ｙ，其范数关系
可表示为

ｘ２＝ ｘ０＋Ｙ ２≥ ｘ０ ２ （２２）

证毕

定理１　考虑 Ｎ个四旋翼无人机组成的系
统，每个飞行器的模型由式描述。假定 Ｎ个四旋
翼无人机间的有限种形式的通信拓扑均为平衡强

连接拓扑结构。那么，根据设计的滑模控制律及

切换拓扑条件，多无人机系统能够在队形重构的

过程中保证其稳定性，且保证控制输入最小。

证明　对于定理１的证明分为２步：首先，证
明多无人机系统能够在队形重构的过程中保证其

稳定性；然后，对控制输入最小进行证明。

１）多无人机系统编队重构稳定性证明
对于四旋翼无人机编队系统，取各个切换通

信拓扑状态的公共李雅普诺夫函数：

Ｗ ＝Ｗｐ＋Ｗａ （２３）

式中：Ｗａ ＝∑
υｉ∈υ
（Ｗａｉ）＝∑

υｉ∈υ

１
２
ｓＴａｉＫａｉｓａ( )ｉ ，Ｗａｉ为

第 ｉ个节点无人机姿态李雅普诺夫函数分量，Ｋａｉ

为３×３常值矩阵；Ｗｐ＝
１
２
ｓＴｐＫｐｓｐ，ｓｐ为位置滑模

面，Ｋｐ为３ｎ×３ｎ常值矩阵。

为说明系统稳定性，需证明 Ｗ＞０，Ｗ
·

＜０。

ａ）证明Ｗ
·

ｐ＜０

取 Ｋｐ＝Ｉ３ｎ×３ｎ，则有Ｗ
·

ｐ＝ｓ
Ｔ
ｐｓ
·

ｐ，可得

ｓｐ＝Ｖ
·

ｅ＋λｐＶｅ＝［ （ ｋ） Ｉ３］·

Ｖ
·

１

Ｖ
·

２



Ｖ
·


















ｎ

－

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ珓ｒ
¨
１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ珓ｒ
¨
２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ珓ｒ
¨
ｎｊ（ｔ























））

＋λｐ ［ （ ｋ）Ｉ３］·

Ｖ１
Ｖ２


Ｖ













ｎ








－

　　

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ珓ｒ
·

１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ珓ｒ
·

２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ珓ｒ
·

ｎｊ（ｔ


































））

（２４）

代入式（１１）无人机动力学方程及协同编队
虚拟位置控制律：

ｓ
·

ｐ＝［ （ ｋ） Ｉ３］·Ｍ
－１Ｍ·［ （ ｋ） Ｉ３］

＋
·

　　 －λｐ［（ ｋ） Ｉ３］·

Ｖ１

Ｖ２



Ｖ





















ｎ

＋

　　

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ（珓ｒ
¨

１ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ
·

１ｊ（ｔ）））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ（珓ｒ
¨

２ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ
·

２ｊ（ｔ）））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ（珓ｒ
¨

ｎｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ
·

ｎｊ（ｔ
































）））

－

　　［（ ｋ） Ｉ３］·κｐ·ｓｇｎ（ｓｐ）－

５４８
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∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ珓ｒ
¨
１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ珓ｒ
¨
２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ珓ｒ
¨
ｎｊ（ｔ























））

＋［（ ｋ）Ｉ３］·

　　

Ｕ１１（Ｒ１－Ｒｄ１）·ｅ３
Ｕ２１（Ｒ２－Ｒｄ２）·ｅ３



Ｕｎ１（Ｒｎ －Ｒｄｎ）·ｅ












３

＋λｐＶｅ （２５）

式中：Ｒｄｉ为第 ｉ个节点以虚拟姿态角为欧拉角的
坐标转换关系。

　　又

Ｖｅ＝［ （ ｋ） Ｉ３］·

Ｖ１
Ｖ２


Ｖ











ｎ

－

　　

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ珓ｒ
·

１ｊ（ｔ））

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ２ｊ珓ｒ
·

２ｊ（ｔ））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ珓ｒ
·

ｎｊ（ｔ





















））

为方便书写，定义以下变换：

Ａ＝ （ ｋ） Ｉ３ （２６）

ｂ＝－λｐ［（ ｋ） Ｉ３］·

Ｖ１
Ｖ２


Ｖ











ｎ

＋

　　

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ（珓ｒ
¨
１ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ

·

１ｊ（ｔ）））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ（珓ｒ
¨
２ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ

·

２ｊ（ｔ）））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ（珓ｒ
¨
ｎｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ

·

ｎｊ（ｔ





















）））

（２７）

δ＝

Ｕ１１（Ｒ１－Ｒｄ１）·ｅ３
Ｕ２１（Ｒ２－Ｒｄ２）·ｅ３



Ｕｎ１（Ｒｎ －Ｒｄｎ）·ｅ











３

（２８）

则有ｓ·ｐ＝ＡＡ
＋ｂ－Ａ·［κｐ·ｓｇｎ（ｓｐ）－δ］－

ｂ，根据引理１，ｘ０＝Ａ
＋ｂ为方程极小范数解。

ｓ·ｐ＝－［（ ｋ） Ｉ３］·［κｐ·ｓｇｎ（ｓｐ）－δ］（２９）
又υ１∈υ

Ｒｉ·ｅ３＝
ｃｏｓｉｓｉｎθｉｃｏｓψｉ＋ｓｉｎｉｓｉｎψｉ
ｃｏｓｉｓｉｎθｉｓｉｎψｉ－ｓｉｎｉｃｏｓψｉ

ｃｏｓｉｃｏｓθ











ｉ

（３０）

Ｒｄｉ·ｅ３＝
ｃｏｓｄｉｓｉｎθｄｉｃｏｓψｄｉ＋ｓｉｎｄｉｓｉｎψｄｉ
ｃｏｓｄｉｓｉｎθｄｉｓｉｎψｄｉ－ｓｉｎｄｉｃｏｓψｄｉ

ｃｏｓｄｉｃｏｓθｄ











ｉ

（３１）

（Ｒｉ－Ｒｄｉ）·ｅ３ ≤ Ｒｉｅ３ ＋ Ｒｄｉｅ３ ≤








４
４
２
（３２）

根据定义，κｐ＞４Ｕ１ｍａｘ。
ｓ·ｐ＝－［ （ ｋ） Ｉ３］［（κｐ－４Ｕ１ｍａｘ）ｓｇｎ（ｓｐ）＋
　　（４Ｕ１ｍａｘ·ｓｇｎ（ｓｐ）－δ）］ （３３）

编队中可能的通信拓扑结构均为平衡强连接

拓扑结构，（ ｋ）始终为 ｎ－１阶矩阵，且有 ｎ－１
个正特征值。即 ｒａｎｋ［ （ ｋ）Ｉ３］＝３ｎ－３，且有
３ｎ－３个正特征值。

Ｗ
·

ｐ＝－ｓ
Ｔ
ｐ［ （ ｋ） Ｉ３］·｛（κｐ－４Ｕ１ｍａｘ）·

　　ｓｇｎ（ｓｐ）＋［４Ｕ１ｍａｘ·ｓｇｎ（ｓｐ）－δ］｝＜－（κｐ－
　　４Ｕ１ｍａｘ）·ｓ

Ｔ
ｐ［（ ｋ） Ｉ３］·ｓｇｎ（ｓｐ）＜０

（３４）

ｂ）υｉ∈υ，证明Ｗ
·

ａｉ＜０

υｉ∈υ，Ｗａｉ＝
１
２
ｓＴａｉＫａｉｓａｉ，取 Ｋａｉ＝Ｉ６则Ｗ

·

ａｉ可

写为

Ｗ
·

ａｉ＝ｓ
Ｔ
ａｉｓ
·

ａｉ＝ｓ
Ｔ
ａｉ·［Ω

·

ｉ－Θ
¨
ｄｉ＋λａｉ（Ωｉ－Θ

·

ｄｉ）］

（３５）

又 ＪｉΩ
·

ｉ＝Γｉ－ＣｉΩｉ，Ｊｉ为刚体惯性张量 Ｉｉ＝
ｄｉａｇ（Ｉｘｘｉ，Ｉｙｙｉ，Ｉｚｚｉ）在惯性坐标系中的表示，Ｊｉ特征
值均为正值，故 Ｊｉ的逆存在。

Ω
·

ｉ＝Ｊ
－１
ｉ·（Γｉ－ＣｉΩｉ） （３６）
代入第 ｉ个节点无人机控制输入转矩控制律

则有

Ｗ
·

ａｉ＝ｓ
Ｔ
ａｉｓ
·

ａｉ＝ｓ
Ｔ
ａｉ·｛Ｊ

－１
ｉ·［Ｊｉ·（－λａｉΩｉ＋

　　λａｉΘ
·

ｄｉ＋Θ
¨
ｄｉ）－κａｉ·ｓｇｎ（ｓａｉ）－ｃ２ｉｓａｉ］－

　　 Θ
¨
ｄｉ＋λａｉ（Ωｉ－Θ

·

ｄｉ）｝＝
　　 －ｓＴａｉ·Ｊ

－１
ｉ·（κａｉ·ｓｇｎ（ｓａｉ）＋ｃ２ｉｓａｉ）＜０

（３７）

由此可得Ｗ
·

ａｉ＜０。
ｃ）综合 ａ）和 ｂ）证明可得

Ｗ ＞０，Ｗ
·

＜０ （３８）
编队系统稳定性得证。

２）控制输入最小证明
对于一切能满足ｓ·ｐ＝０的虚拟等效控制量组

６４８
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　第 ４期 马思迁，等：基于自适应通信拓扑四旋翼无人机编队重构控制

成的集合 Ｃｕｐｅｑ中的元素：

ｕ－ｐ＝［（ｕ
－
ｐ１）

Ｔ
（ｕ－ｐ２）

Ｔ
… （ｕ－ｐｎ）

Ｔ
］
Ｔ

（３９）

式中：ｕ－ｐｉ＝［ｕ
－
ｐｘｉ ｕ

－
ｐｙｉ ｕ

－
ｐｚｉ］

Ｔ＝Ｕｉ１Ｒｉｅ３为第 ｉ个

四旋翼无人机可能的虚拟控制输入。

根据 ｓｐ定义可得，代入动力学方程式（１）及

ｕ－ｐ 定义式（３９），根据等效虚拟控制率求解定义

ｓ·ｐ＝０则有

ｓ·ｐ＝［ （ ｋ）Ｉ３］·Ｍ
－１
·［ｕ－ｐ －Ｍｇ（１ｅ３）］－

　　 －λｐ［ （ ｋ） Ｉ３］·

Ｖ１
Ｖ２


Ｖ

















 ｎ

＋

　　

∑
ｊ∈Ｎ１

（ａ１ｊ（珓ｒ
¨

１ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ
·

１ｊ（ｔ）））

∑
ｊ∈Ｎ２

（ａ２ｊ（珓ｒ
¨

２ｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ
·

２ｊ（ｔ）））



∑
ｊ∈Ｎｎ

（ａｎｊ（珓ｒ
¨

ｎｊ（ｔ）＋λｐ珓ｒ
·

ｎｊ（ｔ































）））

＝０ （４０）

为方便书写代入变换式（２６）和式（２７）则有：
Ａ·Ｍ－１

·［ｕ－ｐ －Ｍｇ（１ ｅ３）］－ｂ＝０ （４１）
即

Ａ·Ｍ－１
·ｕ－ｐ＝ＡＭ

－１Ｍｇ（１ ｅ３）＋ｂ （４２）
可能的通信拓扑结构均为平衡强连接拓扑结

构，（ ｋ）始终为 ｎ－１阶矩阵，且有 ｎ－１个正特
征值。即 ｒａｎｋＡ＝ｒａｎｋ［ （ ｋ）Ｉ３］＝３ｎ－３，且
有３ｎ－３个正特征值。因此，方程有无限组解。

若设 Ａ·Ｍ－１
·［ｕ－ｐ －Ｍｇ（１ｅ３）］＝０的通

解为 ｕ－ｐ ＝ｕδ。
根据引理 １，方程组的解集 Ｃｕｐｅｑ中的元素满

足 ｕ－ｐ ＝ｕｅｑ＋ｕδ，且有 ｕｅｑ⊥ｕδ。
其范数关系可表示为

ｕ－ｐ ２＝ ｕｅｑ＋ｕδ ２≥ ｕｅｑ ２ （４３）

式中：ｕｅｑ定义由式（１３）给出，为本文所使用的等
效虚拟控制率。

考察第 ｉ个四旋翼无人机升力 Ｕｉ１，关系 ｕ
－
ｐｉ＝

［ｕ－ｐｘｉ ｕ
－
ｐｙｉ ｕ

－
ｐｚｉ］

Ｔ＝Ｕｉ１Ｒｉｅ３，对等式两边同取模

可得

Ｕｉ１＝ ｕ－ｐｉ ２ （４４）

结合式（４３），控制输入最小得证。 证毕

３　仿真与分析

为了验证本文方法的有效性，在 ＭＡＴＬＡＢ环
境下进行仿真验证。考虑含有５个四旋翼无人机
的编队系统，各无人机初始参数如表１所示。

只考虑无人机间的距离对无人机间通信的影

响，选取状态信息通信代价函数 Ｗ（υｉ，υｊ）＝
珓ｒｉｊ（ｔ） ２，切换阈值 Λ１＝３．５，Λ２＝５．５。当各个
节点之间存在通信时，设置对应拓扑权重如表 ２
所示，行编号为发射端编号，列编号为接收端

编号。

期望队形如图 ３所示，当 ０＜ｔ≤９ｓ时，ｒ１２＝

［０ ０ ２］Ｔ，ｒ２３＝［０ ０ ２］Ｔ，ｒ３４＝［０ ０ ２］Ｔ，

ｒ４５＝［０ ０ ２］Ｔ。

当 ｔ＞９ｓ时，ｒ１２ ＝［０ ３ ０］Ｔ，ｒ１３ ＝

［３ １．５ ０］Ｔ，ｒ１４ ＝［１ １．５ －２］Ｔ，ｒ１５ ＝

［１ １．５ ２］Ｔ。
四旋翼无人机基本参数 Ｉｘｘ＝０．００４ｋｇ·ｍ

２
，

Ｉｙｙ＝０．００４ｋｇ·ｍ
２
，Ｉｚｚ＝０．００８ｋｇ·ｍ

２
，ｍ＝３ｋｇ。

图４给出了四旋翼无人机空间飞行轨迹、升力

表 １　无人机初始状态

Ｔａｂｌｅ１　ＩｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆＵＡＶ

无人机编号 位置／ｍ 速度／（ｍ·ｓ－１）

１ ［３，１，５０］ ［－０．１，０，１］
２ ［－１，３，５０］ ［－０．３，－０．１，１］
３ ［２，－１，５０］ ［－０．１，－０．１，１］
４ ［１，１，５０］ ［－０．１，０，１］
５ ［０，０，５２］ ［０，－０．１，０］

表 ２　有向拓扑权重

Ｔａｂｌｅ２　Ｗｅｉｇｈｔｏｆｄｉｒｅｃｔｅｄｔｏｐｏｌｏｇｙ

无人机编号 １ ２ ３ ４ ５

１ ０．７７ ０．５６ ０．６９ ０．２７
２ ０．７８ ０．７４ ０．６６ ０．５３
３ ０．６３ ０．７５ ０．７３ ０．６２
４ ０．５５ ０．６８ ０．８０ ０．８２
５ ０．３１ ０．４９ ０．６１ ０．７４

图 ３　四旋翼无人机期望队形

Ｆｉｇ．３　ＤｅｓｉｒｅｄｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓ

７４８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

图 ４　四旋翼无人机编队重构仿真结果

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｆｏｒｍａｔｉｏｎ

控制量以及相应的参数变化。从四旋翼无人机编

队的空间飞行轨迹和平面飞行轨迹可以看出，在

切换拓扑的通信协议下采用积分滑模控制方法能

生成给定编队并完成编队重构，验证了方法的有

效性。

图４（ｃ）和（ｄ）为四旋翼无人机俯仰角和滚
转角的变化，从图中可以看出，四旋翼无人机在编

队重构及拓扑切换的过程中，能连续平滑的完成

编队的重构并保持良好的一致性。

在编队重构过程中，其对应的拓扑结构切换

可表示为图 ５所示的形式。可以看出，在状态信
息通信代价函数 Ｗ（υｉ，υｊ）＝ 珓ｒｉｊ（ｔ） ２的作用下，

通信拓扑结构随着四旋翼无人机相对位置的变化

而改变，并在这样的切换通信拓扑结构下，编队系

统可以保持系统良好的一致性。

图 ５　四旋翼无人机编队通信拓扑结构

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｆｏｒｍａｔｉｏｎ

４　结　论

本文提出了基于有向切换通信拓扑的四旋翼

无人机编队重构的积分滑模控制方法，并验证了

方法的有效性，其具体结论如下：

１）通过引入代价函数，使无人机通信拓扑结
构能随无人机编队结构发生变化，削弱了由于信

息传输环境变化对通信造成的影响。

２）采用无领航者的编队通信拓扑结构，有效
的防止了领航者跟随者编队结构中领航者失效
引发整个编队系统崩溃的情况。

３）积分滑模控制方法可在整个编队重构以

８４８
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　第 ４期 马思迁，等：基于自适应通信拓扑四旋翼无人机编队重构控制

及拓扑切换的过程中保持其滑模面不发生改变，

从而保证了控制器结构的一致性。

４）仿真结果算例表明，无人机编队系统在编
队重构过程中采用切换通信拓扑结构以及滑模控

制方法能保证系统的稳定性，验证了方法的有

效性。
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ｌａｎｄｉｎｇａｎｄｒｅｔａｒｇｅｔｉｎｇｕｓｉｎｇａｈｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄ Ｄｙｎａｍｉｃｓ，２０１６，３９（５）：

１１６８１１７２．

［２０］ＧＡＬＺＩＤ，ＳＨＴＥＳＳＥＬＹ．Ｃｌｏｓｅｄｃｏｕｐｌｅｄｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔｃｏｎ

ｔｒｏｌｕｓｉｎｇｑｕａｓｉｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅ［Ｃ］∥
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ＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，

２００７：１７９９１８０４．

［２１］刘金琨．滑模变结构控制 ＭＡＴＬＡＢ仿真［Ｍ］．２版．北京：清

华大学出版社，２０１２：２１１３２５．

ＬＩＵＪＫ．ＳｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎａｎｄＭＡＴＬＡＢｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１２：２１１

３２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＲＡＦＦＯＧＶ，ＯＲＴＥＧＡＭＧ，ＲＵＢＩＯＦＲ．Ａｎｉｎｔｅｇｒａｌｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｖｅ／ｎｏｎｌｉｎｅａｒＨ∞ ｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｆｏｒａｑｕａｄｒｏｔｏｒｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

［Ｊ］．Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２０１０，４６（１）：２９３９．

　作者简介：

　马思迁　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器协同控制。

董朝阳　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器

设计，导航、制导与控制。

ＦｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶｓｂａｓｅｄｏｎ
ａｄａｐｔｉｖｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙ

ＭＡＳｉｑｉａｎ１，ＤＯＮＧＣｈａｏｙａｎｇ１，，ＭＡＭｉｎｇｙｕ１，ＷＡＮＧＱｉｎｇ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｆｏｃｕｓｅｓｏｎｔｈｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅ
ｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓ，ａｎｄｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｉｎｔｅｇｒａｌｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｃｏｎｔｒｏｌ（ＩＳＭＣ）ｂａｓｅｄｏｎｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏ
ｐｏｌｏｇｙｉｓｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｔｈｅｍｕｌｔｉｐｌｅｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍｉｓｍｏｄｅｌｅｄｉｎｖｏｌｖｉｎｇｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｉｎｇｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ
ｔｏｐｏｌｏｇｙａｎｄｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｏｆｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ．Ｔｈｅｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｃｏｍ
ｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｉｓｒａｉｓｅｄｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｐｏｓｓｉｂｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｐｒｏｂｌｅｍｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｆｏｒ
ｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ．ＴｈｅｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂｙＩＳＭＣｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｓｗｉｔｃ
ｈｉｎｇｔｏｐｏｌｏｇｙｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ，ａｎｄｉｔｓｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｓｐｒｏｖｅｄａｄｏｐｔｉｎｇｓｗｉｔｃｈｉｎｇｓｙｓｔｅｍｔｈｅｏｒｙ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆＵＡＶｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｃａｎｂｅｅｎｓｕｒｅｄｗｉｔｈＩＳＭＣｍｅｔｈｏｄａｎｄｓｗｉｔｃｈｉｎｇｃｏｍｍｕ
ｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，ａｎｄｉｌｌｕｓｔｒａｔｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ
ｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｉｇｈｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ；ｄｉｒｅｃｔｅｄｔｏｐｏｌｏｇｙ；ａｄａｐｔｉｖｅ；ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｓｙｓｔｅｍ；ｉｎｔｅｇｒａｌｓｌｉｄｉｎｇ
ｍｏｄｅ；ｑｕａｄｒｏｔｏｒＵＡＶ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５０５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０８０１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９２２１０：３２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２２．１０３２．００６．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７４０１２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｏｎｇｃｈａｏｙａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

０５８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０１８年 ４月
第４４卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７０５０５；录用日期：２０１７０９０１；网络出版时间：２０１７１０１３１３：５８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７１０１３．１３５８．００２．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｈｕａｆｅｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：徐雷，王华锋，潘海侠，等．基于八叉树的简化构型三角片等值面削减算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：
８５１８６１．ＸＵＬ，ＷＡＮＧＨＦ，ＰＡＮＨＸ，ｅｔａｌ．Ｏｃｔｒｅｅｂａｓｅｄｄｅｃｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｒｉａｎｇｌｅｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｕｓｉｎｇｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｐａｔｔｅｒｎｓ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：８５１８６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０２８２

基于八叉树的简化构型三角片等值面削减算法

徐雷，王华锋，潘海侠，林广艳，陈栎曦

（北京航空航天大学 软件学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：采用简化构型的 ＳＭＣ算法相比标准 ＭＣ算法能够有效减少构成等值面的三
角片的数量，但因为其仅是在体元内部的简化，所以不能较好地利用数据集表面局部形态特

征。针对这一问题进一步提出 ＯＳＭＣ算法。其根据简化构型的特点，首先采用八叉树结构组
织体元，然后采用自底向上的合并策略合并节点，最后实现局部区域三角片合并。实验证明：

ＯＳＭＣ算法能够实现比 ＳＭＣ算法更多的三角片削减，尤其对于具有较多平坦区域的数据集效
果显著，其对公开数据集数据的平均削减率为 ５５．１％，而 ＳＭＣ算法为 ２９．７％，在面对高分辨
率的地质数据时其最高削减率达到了８０％，平均也超过了 ５０％，同时 ＯＳＭＣ算法能够更好地
适应数据集分辨率的增长。

关　键　词：等值面；ＭＣ算法；ＳＭＣ算法；八叉树；超体元
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８５１１１

　　可视化技术是诸多数据密集型领域的一种重
要研究手段。近年来，等值面算法在三维数据场

可视化方面得到了广泛地应用和发展。Ｌｏｒｅｎｓｅｎ
和 Ｃｌｉｎｅ［１］于１９８７年提出的 ＭＣ（ＭａｒｃｈｉｎｇＣｕｂｅｓ）

算法作为等值面提取最为流行的经典算法，其原

理简单易于实现，自从被提出以来，得到了业界广

泛地使用，包括生物化学
［２］
、生物医学

［３４］
、数字

雕刻
［５］
、环境科学

［６］
、自然现象呈现

［７］
以及可视

化算法分析
［８］
等。但经典的 ＭＣ算法也有一些不

足之处，如存在拓扑结构的二义性
［９］
、对高分辨

率数据集计算效率低
［１０１１］

及产生的结果集规模

庞大
［１２］
等问题。

近年来，针对 ＭＣ算法的改进层出不穷。本
文着眼于 ＭＣ算法产生结果集规模庞大这一问
题，介绍了现阶段主要的改进方法，并且介绍了一

种基于简化构 型 的 ＳＭＣ（ＳｉｍｐｌｉｆｉｅｄＭａｒｃｈｉｎｇ
Ｃｕｂｅｓ）算法。根据简化构型的特点，针对 ＳＭＣ算

法的两方面问题提出了一种改进的 ＯＳＭＣ（Ｏｃｔｒｅｅ
ｂａｓｅｄＳｉｍｐｌｉｆｉｅｄＭａｒｃｈｉｎｇＣｕｂｅｓ）算法，依次介绍
了算法的八叉树构建、八叉树收缩和三角片提取

３步。在实验与讨论的部分通过对 ＭＣ算法、ＳＭＣ
算法、ＯＳＭＣ算法三者实验数据的对比，从表面形
态、三角片削减率和分辨率增长３个方面说明 ＯＳ
ＭＣ算法的优势并探讨了其原因。

１　相关研究成果

近年来，越来越多的高分辨率数据集被投入

使用。ＭＣ算法产生庞大的三角片数量给后期的
渲染造成了很大压力，同时也加重了存储负担。

不少研究人员针对这一问题，提出了诸多解决方

案。总体上看，这一问题的解决方案大致分为

两类。

第一类是对生成的网格数据采取网格削减算

法。如 Ｓｃｈｒｏｅｄｅｒ等［１３］
于 １９９２年提出的渐进网

lenovo
全文下载
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格算法与 Ｇａｒｌａｎｄ和 Ｈｅｃｋｂｅｒｔ［１４］于 １９９７年提出
的二次误差边折叠算法。这类算法的输入是多边

形网格数据，是在规模较大的网格数据已经被生

成之后再采用一定方式来删除顶点面片等几何元

素，是一种事后补救方法。这类方法通常处理费

时，并且建立辅助结构会占据大量存储空间，并不

是针对本文提出问题的理想解决方案，因此不作

过多探讨。

第二类是采取避免生成较多三角片的表面重

建方法。相比于事后削减的方法，这一类方法利

用了图像数据的特点，效率更高。Ｍｏｎｔａｎｉ等［１５］

提出了一种离散化的 ＤｉｓｃＭＣ算法，这种算法通
过将插值点选择在体元边的中点，提高了相邻体

元间的三角形共面的概率。然后再将共面的三角

形合并成平面多边形，以此来减少三角片。其在

２０００年又进一步改进了此方法，提高了 ＤｉｓｃＭＣ
算法对等值面的逼近程度

［１６］
。Ｓｈｕ等［１７］

于

１９９５年提出一种自适应的 ＭＣ算法，这种算法在
执行过程中不断地重复对体数据划分子体，直到

在子体内寻找到相对于等值面的误差在一定范围

内逼近表面。这样就能够实现使用较少的三角片

来表示等值面。Ｓｈｅｋｈａｒ等［１８］
于１９９６年针对 Ｓｈｕ

等
［１７］
的方法削减程度不足的问题又提出了一种

使用了八叉树结构削减三角片的算法，其中使用

了表面追踪技术，避免了处理空体元。在体元合

并中评估误差，保证误差在给定阈值之内，最后修

补缝隙、生成三角片。八叉树是在表面重建算法

中重要的一种数据结构，能够用于代表隐函

数
［１９２０］

和自适应提取等值面
［２１２２］

。

上述几种方法均是利用了等值面局部形态特

点来进行三角片削减，Ｃｕｉ和 Ｌｉｕ［２３］于 ２００８年与
Ｖｉｇｎｏｌｅｓ等［２４］

于２０１１年各自提出了一种不同于
上述几种方法简化思路的算法。２种算法实现细
节有所不同，但其核心思想一致，都使用了一种简

化后的体元构型，为方便起见将文献［１３１４］提出
的方法统一称作 ＳＭＣ算法。使用简化后的构型，
减少了部分体元中提取三角片的数量，从而削减

了三角片数，同时提高了计算效率，并且不会存在

二义性问题。ＳＭＣ算法在对低分辨率数据使用
时产生的表面与 ＭＣ算法差别显著，逼近程度低
于 ＭＣ算法，故未能有广泛应用。但随着近年来
高分辨率数据得到越来越多的应用，简化构型的

优势便体现出来。在高分辨率数据上，ＳＭＣ算法
和 ＭＣ算法产生的表面的形态差别变得几乎可以
忽略不计，故其为 ＭＣ算法的合理替代方案，并且
广泛应用于实践之中。但由于简化构型仅是在体

元内部的简化，无法考虑等值面局部形态特征，因

而 ＳＭＣ算法存在较大的改进空间。主要体现在
如下２个方面：

１）对于部分数据集，ＳＭＣ算法削减率较低。
原因在于并非所有的简化构型都比 ＭＣ算法构型
具有更少的三角片数，若数据场内有相当比例活

动体元正属于这类构型，则 ＳＭＣ算法无法削减这
些体元的三角片数。

２）无法很好地应对分辨率的提高。原因在
于体数据分辨率提高后体元数量会大大增加，仅

是体元内部的简化无法应对体元总数的增加带来

的影响。

本文提出的 ＯＳＭＣ算法，既利用了简化构型
的优点，同时也考虑了等值面局部形态特征。

ＯＳＭＣ算法与 ＳＭＣ算法产生的表面形状完全相
同，但三角片数量更少。并且对于具有较多平坦

区域的数据集，ＯＳＭＣ算法能有效地弥补 ＳＭＣ算
法削减程度不足的问题，同时还能够较好地应对

数据集分辨率的增长。

２　ＯＳＭＣ算法

２．１　简化构型
ＳＭＣ算法中的简化构型是基于 ＭＣ算法构型

做出的简化模型。

假设等值面 ｓｃ＝｛（ｘ，ｙ，ｚ）：Ｆ（ｘ，ｙ，ｚ）＝ｃ｝，
其中 ｓｃ为等值面集合，（ｘ，ｙ，ｚ）为点的坐标，Ｆ为
映射函数，ｃ为等值面的值。若等值面穿过了２个
相邻体素所构成的边，体素位置坐标分别为

Ｖｌ（ｘｌ，ｙｌ，ｚｌ）和 Ｖｈ（ｘｈ，ｙｈ，ｚｈ），相应体素值分别为
Ｉｌ＜ｃ和 Ｉｈ≥ｃ，在 ＭＣ算法中插值点的位置应采
用式（１）计算：

Ｖ＝
Ｉｈ－ｃ
Ｉｈ－Ｉｌ

Ｖｌ＋
ｃ－Ｉｌ
Ｉｈ－Ｉｌ

Ｖｈ （１）

若将插值点的位置总取为 Ｖｈ，即
Ｖ＝Ｖｈ （２）
则会使一部分三角形的顶点位置重合，如此操作，

便会导致生成的三角形产生退化。对 ＭＣ算法的
所有基本构型采取式（２）的操作即形成简化构
型，即 ＳＭＣ算法构型。图１和图 ２中对比显示了
１５种 ＭＣ算法构型与其对应的 ＳＭＣ算法构型。
可以看出在简化构型中一部分三角形在顶点移动

后退化消失，导致多种构型产生的三角形减少甚

至消失，也直接导致最终产生的等值面的三角形

的数量会相应减少。

将基于简化构型提取出三角片所构成的表面

成为 ＳＭＣ表面。ＳＭＣ表面相比于 ＭＣ表面有如

２５８
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下３个特点：①ＳＭＣ表面的所有三角片的顶点都
是体素点；②组成 ＳＭＣ表面的三角片只有 ３种可
能形状和有限种法线方向；③与 ＭＣ表面相比，
ＳＭＣ表面位置略向高于等值面的方向偏移，形成
一定的系统误差，此误差随着数据集分辨率的提

高而减少。

ＯＳＭＣ算法是基于八叉树的特性来实现局部
共面三角片的合并。ＯＳＭＣ算法一共分为３步：
八叉树构建、八叉树收缩以及三角片提取，流程如

图３所示。２．２～２．４节分别对这 ３个步骤进行
详细说明。

图 １　ＭＣ算法构型

Ｆｉｇ．１　ＭＣａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 ２　ＳＭＣ算法构型

Ｆｉｇ．２　ＳＭＣａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 ３　ＯＳＭＣ算法流程

Ｆｉｇ．３　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＯＳＭＣａｌｇｏｒｉｔｈｍ

２．２　八叉树构建
２．２．１　活动体元寻找方法

无论是 ＭＣ算法还是 ＳＭＣ算法，插值和提取
三角片等计算都是针对活动体元。活动体元的

８个顶点体素根据其体素值大小共有 ２５６种有限
的情况，每一种情况即是一个体元状态（ｃｕｂｅｃｏｎ
ｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ）。若令体元 Ｃ的 ８个端点体素值依次
为 Ｉ０，Ｉ１，…，Ｉ７，则体元状态的计算方法如下：

Ｂｉ＝
０　 Ｉｉ＜ｉｓｏｖａｌｕｅ

２ｉ Ｉｉ ＜
{ ｉｓｏｖａｌｕｅ

（３）

ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ）＝Ｂ０∨ Ｂ１… ∨ Ｂ７ （４）
式中：Ｂｉ为体元状态；ｉｓｏｖａｌｕｅ为等值面的值；Ｉｉ为
体素值；∨符号代表位运算或。

ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ）不为 ０或 ２５５的体元即为活动体
元。标准 ＭＣ算法是通过全维度扫描所有体元，
逐个求取体元状态 ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ）来寻找活动体元，而
往往活动体元只占全部体元总数的很小一部分，

这导致算法近 ８０％的计算时间花费在访问非活
动体元上。为了提高时间效率，不少算法采用其

他方式去寻找活动体元，例如文献［２１］采用八叉
树组织图像数据，文献［１８］的表面追踪。但这些
方法都有一定的局限性，往往只适用于某些有特

殊性的场合。例如文献［２１］的方法主要针对一
次预处理、多次重建的应用场合；而文献［１８］的
方法必须人工选择种子体元作为输入参数。一般

场合下，数据场体素值分布情况应当是完全未知

的，任何一个体元都必须至少被遍历到一次才能

获取其体元状态。所以为了不失一般性，ＯＳＭＣ
算法采用遍历所有体元的方式寻找活动体元。实

际上，任何方法只要能利用实际应用场合的特点

找到活动体元，都可以替代全部遍历的方式。采

用何种方式取决于对算法时间效率和通用性的

权衡。

２．２．２　为活动体元创建节点
对每一个活动体元，需要为其创建对应的节

点。ＯＳＭＣ算法采用指针式八叉树，其任意节点
Ｎ均包含父节点 ｐ和 ８个子节点 ｃ０，ｃ１，…，ｃ７的
指针以及一个数据域 ｄａｔａ，为了让每个节点总能
指代自然数表示的立方体范围，八叉树对空间按

２的幂划分。因此 ＯＳＭＣ算法的八叉树 Ｔ所指代
的空间尺寸应为大于体数据最长维的最小的２的
幂。设数据场为：ＤＦ＝｛（ｘ，ｙ，ｚ），ｘ∈［０，ｗ］，ｙ∈
［０，ｈ］，ｚ∈［０，ｄ］｝，则 Ｔ的深度计算式为
ｎ＝ｄｅｐｔｈ（Ｔ）＝「ｌｂ（ｍａｘ｛ｗ＋１，ｈ＋１，ｄ＋１｝）?

（５）
则 Ｔ实际所能表示的最大空间包围盒 Ｒ（Ｔ）

在３个坐标轴上范围均为［０，２ｎ－１］。对 Ｔ中任
意非叶节点，其子节点对应着将父节点空间范围

各个维度等分之后的子立方体空间范围。依据这

样的划分方式，利用节点之间的父子关系即可以

求出 Ｎ所指代的空间包围盒 Ｒ（Ｎ）。对于叶子节
点，Ｒ（Ｎ）的３个维度的上下界均相等，即有
Ｒ（Ｎｌｅａｆ）＝｛（ｘｍｉｎ，ｙｍｉｎ，ｚｍｉｎ）｝ （６）

因而叶节点 Ｎｌｅａｆ可以与一个三维坐标对应。

３５８
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树的初始状态只包含一个根节点。每当找到一个

活动体元 Ｃ（ｘ，ｙ，ｚ），为其建立叶节点需要确定其
在各层的层内索引 ｋｉ，０≤ｉ≤ｎ－１。层内索引反
映了从根节点建立叶节点的路径，利用八叉树空

间划分与体元坐标二进制位的对应关系，能够求

得层内索引。层内索引的求法如下：

ｋｉ＝４×［ｘ （ｎ－ｉ）∧ １］＋２×
　　［ｙ（ｎ－ｉ）∧ １］＋１×［ｚ（ｎ－ｉ）∧ １］

（７）
式中：符号“∧”代表位运算与；符号“”代表位
运算逻辑右移。

本步骤执行到对所有活动体元都有对应的节

点为止。经过此步形成的八叉树有如下 ２个特
点：①八叉树的所有叶节点与活动体元坐标一一
对应。②所有的叶子节点均处在同一深度。
２．３　八叉树收缩

八叉树收缩是一个自底向上迭代的过程。从

八叉树 ｄｅｐｔｈ（Ｔ）－１层节点开始，尝试将子节点
的信息归并到父节点，相应节点内的体元合并成

为更大的“超体元”（ｓｕｐｅｒｃｅｌｌ），若成功则删除子
节点。这一步骤的关键是判断节点能够收缩的条

件。为此首先提出“共面构型”的概念，共面构型

是指满足如下任意条件之一的体元构型：

１）该体元为空体元。
２）该体元构型内含有三角片且三角片均在

同一平面。

３）该体元构型内不含三角片，但其互补构型
内含有三角片且三角片均在同一平面。

图１和图２中符合条件２）的构型均为第８、９
号构型；符合条件３）的为第 １、２号构型；其余 １０
种构型为非共面构型。

ＯＳＭＣ算法收缩节点的基本原理是：对八叉
树上的一个节点 Ｎ，若其子节点 ｃ０，ｃ１，…，ｃ７中分
别提取的三角片构成集合 Ｔｃ，Ｔｃ中所有三角片均
共面且有相同的法向量，则此三角片集合组成的

形状等价于对 Ｎ提取三角片集合 ＴＮ所组成的形
状，且一定有 Ｃａｒｄ（ＴＮ）≤Ｃａｒｄ（Ｔｃ）成立。这样使
用更少的三角片组成相同平面区域就能实现三角

片数量的削减。显然只有属于共面构型的 ｃ０，
ｃ１，…，ｃ７才能满足此条件，共面构型为有限种可
枚举的情况，因此上述原理不难被证明。这样节

点收缩的问题便转化为子节点中提取的三角片是

否共面的问题。

在空间解析几何中，平面方程一般形式为

Ａｘ＋Ｂｙ＋Ｃ′ｚ＝Ｄ，三元组（Ａ，Ｂ，Ｃ′）是决定法线方
向的参数。而 Ｄ值反映了其空间位置。２个三角

片若共面，则其一定具有相同的法线方向和 Ｄ
值。通过 ２．１节对构型的分析可以得知，共面构
型内三角片所在的平面方程形式只可能是如表 １
的１３种可能。

表 １　平面方程类型

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｙｐｅｓｏｆｐｌａｎｅｅｑｕａｔｉｏｎ

构　型 三角片类型 平面方程类型

正三角形

ｘ＋ｙ＋ｚ＝ｃ
ｘ＋ｙ－ｚ＝ｃ
ｘ－ｙ－ｚ＝ｃ
ｘ－ｙ＋ｚ＝ｃ

一般直角三角形

ｘ＋ｙ＝ｃ
ｘ－ｙ＝ｃ
ｙ＋ｚ＝ｃ
ｙ－ｚ＝ｃ
ｘ＋ｚ＝ｃ
ｘ－ｚ＝ｃ

等腰直角三角形

ｘ＝ｃ
ｙ＝ｃ
ｚ＝ｃ

　　对于位置在数据场原点的共面构型的体元
Ｃ０（０，０，０），三角片的方程 Ａ０ｘ＋Ｂ０ｙ＋Ｃ０ｚ＝Ｄ０是
由体元状态 ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ０）唯一决定的。因为方程形
式只有有限种，所以可以建立两者的函数映射关

系：方程：ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ）→（Ａｃ，Ｂｃ，Ｃｃ，Ｄｃ）和法向量：
ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ）→（Ａｃ，Ｂｃ，Ｃｃ）。一般地，对于共面构型
体元 Ｃ（ｘｃ，ｙｃ，ｚｃ），其三角片所在平面方程相对
Ｃ０存在一个平移关系，方程解析式为
Ａｃ（ｘ－ｘｃ）＋Ｂｃ（ｙ－ｙｃ）＋Ｃｃ（ｚ－ｚｃ）＝Ｄｃ （８）

令 Ｄ＝Ａｃｘｃ＋Ｂｃｙｃ＋Ｃｃｚｃ＋Ｄｃ，则四元组（Ａｃ，
Ｂｃ，Ｃｃ，Ｄｃ）就能够反映体元 Ｃ中三角片相对于整
个数据场 Ｆ的平面方程。又由于具有映射关系：
方程：ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ）→（Ａｃ，Ｂｃ，Ｃｃ），所以二元组 ＜ｃｏｎ
ｆｉｇ（Ｃ），Ｄ＞即能充分反映体元的三角片位置信
息。八叉树的所有叶节点，由于和活动体元一一

对应，所以其形式为

Ｎｌｅａｆ＝｛ｐ，ｃ０，ｃ１，…，ｃ７，＜ｃｏｎｆｉｇ（Ｃ），Ｄ＞｝ （９）
综上所述，八叉树 Ｔ上任意一个节点 Ｎ能收

缩，其子节点 ｃ０，ｃ１，…，ｃ７必须满足如下条件：
１）若 Ｎ为叶节点，非空 ｃｉ为共面构型。
２）若 Ｎ不为叶节点，非空 ｃｉ为收缩成功的

节点。

３）对于任意非空的 ｃｉ，ｃｊ，ｉ≠ｊ，有
ｎｏｒｍａｌ（ｃｏｎｆｉｇ（ｃｉ））＝ｎｏｒｍａｌ（ｃｏｎｆｉｇ（ｃｊ）） （１０）

４）对于任意非空的 ｃｉ，ｃｊ，ｉ≠ｊ，有 Ｄｉ＝Ｄｊ。
收缩操作首先对倒数第 ２层节点执行，每成

功执行一次收缩操作，当前节点记录下的从子节点

继承来的 Ｄ值，并利用 ｃｏｎｆｉｇ（ｃ０），ｃｏｎｆｉｇ（ｃ１），…，

４５８
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ｃｏｎｆｉｇ（ｃ７）计算 ｃｏｎｆｉｇ（Ｎ），同时删掉子节点。当
某个节点收缩操作失败后，其父节点也不再进行

收缩，直到所有的节点都不能再收缩后结束。可

以采用 ＦＩＦＯ的容器实现这样自底向上的迭代
操作。

２．４　三角片提取
八叉树Ｔ收缩完成后，叶节点不再都处于同一

深度，一部分节点对应单体元，即处在 ｄｅｐｔｈ（Ｔ）层
的节点。而在 ｄｅｐｔｈ（Ｔ）层之上的叶节点对应的
是“超体元”。超体元即是收缩了下层节点后形

成的广义体元。对单体元和超体元，提取三角片

的方法有所不同。ＯＳＭＣ算法本步骤采用程序遍
历八叉树叶节点，依次判断节点属于单个体元还

是超体元。对其分别用不同的方法求取三角片集

合 ＴＮ，直到所有叶节点都被访问为止。
２．４．１　对单体元的三角片提取

节点 Ｎ对应单个体元即说明 Ｎ的父节点收
缩失败。由 ２．１节对 ＳＭＣ算法的分析可知其生
成三角片的顶点都位于体素点上。对 Ｎ的三角
片提取可直接使用 ＳＭＣ算法的查找表，根据体元
状态索引即可获取三角片体元顶点的组成方式，

而三角片顶点的位置可由节点空间范围 Ｒ（Ｎ）确
定，这样就得到三角形集合 ＴＮ，即
（ｓｍｃｔａｂｌｅ（ｃｏｎｆｉｇ（Ｎ）），Ｒ（Ｎ））→ ＴＮ （１１）
２．４．２　对超体元的三角片提取

超体元节点 Ｎ中虽然三角片的顶点依然是
体素点，但不一定是超体元的 ８个顶点。如图 ４
所示。

从该超体元对应的八叉树节点数据域中可以

获得三角片空间位置信息 ＜ｃｏｎｆｉｇ（Ｎ），ＤＮ＞，则
三角片所在的平面方程参数 ＜ＡＮ，ＢＮ，ＣＮ，ＤＮ＞便
可以求取。因为三角片的顶点实在超体元边上，

需要使用标准 ＭＣ算法的查找表来确定被穿过的
体元边集合 ＥＮ和三角片的集合 ＴＮ的信息，即
ＥＮ＝ｍｃｔａｂｌｅ（ｃｏｎｆｉｇ（Ｎ）） （１２）
（ｃｏｎｆｉｇ（Ｎ），ＥＮ）→ ＴＮ （１３）

之后再采用空间解析几何的方法，通过ＥＮ
中每一条体元边ｅｉ的直线方程与平面方程ＡＮｘ＋

图 ４　超体元提取三角片

Ｆｉｇ．４　Ｔｒｉａｎｇｌｅｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｆｏｒｓｕｐｅｒｃｅｌｌ

ＢＮｙ＋ＣＮｚ＝ＤＮ 联立求解三角片顶点位置，公式
如下：

Ｖｉ＝

ｘｉ，ｙｉ，
ＤＮ－ＡＮｘｉ－ＢＮｙｉ( )Ｃ

　　ｅｉ平行于 ｘ轴

ＤＮ－ＢＮｙｉ－ＣＮｚｉ
Ａ

，ｙｉ，ｚ( )ｉ　　ｅｉ平行于 ｙ轴
ｘｉ，
ＤＮ－ＡＮｘｉ－ＣＮｚｉ

Ｂ
，ｚ( )ｉ　　ｅｉ平行于 ｚ













 轴

（１４）

３　实验与讨论

本节将通过实验证明 ＯＳＭＣ算法的优越性。
本文算法采用 Ｃ＋＋实现，实验硬件平台为 Ｉｎｔｅｌ
（Ｒ）Ｘｅｏｎ（Ｒ）Ｘ５６５０６核 ＣＰＵ，内存 ３２ＧＢ，操作
系统为６４位 Ｗｉｎｄｏｗｓ７。所有实验均在相同的软
硬件环境下进行。

３．１　公开数据集实验
ＯＳＭＣ算法被应用于公开数据集上进行测

试。图５为 ＭＣ算法、ＳＭＣ算法和 ＯＳＭＣ算法分
别对尺寸为 ２５６像素 ×２５６像素 ×１２８像素的
Ｅｎｇｉｎｅ数据集重建表面后形成的模型预览图。可
以看出，表面的整体形态上三者区别并不明显，而

将图像的局部进行放大后，如图６所示，可以看出
ＭＣ表面与 ＳＭＣ表面细节上略有差别，而 ＯＳＭＣ
表面与 ＳＭＣ表面是完全一致的。也就是 ＯＳＭＣ
表面对等值面的逼近误差与 ＳＭＣ算法是相同的。
该误差产生的原因是因为使用了 ＳＭＣ算法简化
构型，在分辨率不算高的 Ｅｎｇｉｎｅ数据上能够在细
节上体现出与 ＭＣ表面的区别。

图７为 ＭＣ算法、ＳＭＣ算法和 ＯＳＭＣ算法在
Ｅｎｇｉｎｅ数据集局部位置三角片集合的构成情况。
从对比图中可以看出：ＳＭＣ算法在形状不规则的
区域的三角片密度低于 ＭＣ算法，但在平坦区域
的三角片密度和 ＭＣ算法一样；ＯＳＭＣ算法在
平坦区域合并了大部分共面三角片，使角片密度

图 ５　３种算法对 Ｅｎｇｉｎｅ数据产生的表面全视图

Ｆｉｇ．５　Ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｆｕｌｌｖｉｅｗｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｎ

Ｅｎｇｉｎｅｄａｔａｓｅｔ

５５８
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降低，而在形状不规则区域三角片密度和 ＳＭＣ算
法相同。综合起来看，ＯＳＭＣ算法相比于 ＭＣ算
法，既在形状不规则区域具有较低三角片密度，也

在平坦区域有更少三角片密度，不过细节部分略

有损失。而与 ＳＭＣ算法比较而言，细节部分保存
完好，更显优势。

表２列举了 ９组数据集分别在 ＭＣ算法、
ＳＭＣ算法、ＯＳＭＣ算法下重建表面生成的三角片
总数，以及 ＯＳＭＣ算法对 ＭＣ、ＳＭＣ算法的削减率
对比。可以看出，对于不同的数据集，算法的削减

程度有所差别。ＳＭＣ算法在对总体形态不规则
程度较高的数据集上相比 ＭＣ算法有较好的削减
率，例如 Ｓｋｕｌｌ、Ｌｏｂｓｔｅｒ数据集。ＯＳＭＣ算法的削
减程度则相对较低，但也依然超过了 ＳＭＣ算法。
在具有较大比例规则表面的数据集上，ＯＳＭＣ算
法表现非常出色，在 ＳＭＣ算法的基础上依然有显
著的削减，例如 Ｅｎｇｉｎｅ、Ｆａｎ、Ｔａｂｌｅ和 Ｔｅａｐｏｔ数据
集，并且可以很好地保留 ＳＭＣ算法的所有细节。

图 ６　细节表面图

Ｆｉｇ．６　Ｄｅｔａｉｌｅｄｓｕｒｆａｃｅ

图 ７　表面三角片构成情况

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｓｕｒｆａｃｅｔｒｉａｎｇｌｅ

表 ２　部分数据集结果三角片数及削减率的对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｒｉａｎｇｌｅｓ

ｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｐａｒｔｄａｔａｓｅｔ

数 据 集

三角片数 削减率／％

ＭＣ算法 ＳＭＣ算法 ＯＳＭＣ算法
ＯＳＭＣ较
ＳＭＣ算法

ＯＳＭＣ较
ＭＣ算法

Ｅｎｇｉｎｅ ６２２７６４ ４３２３７０ ２５９４７９ －４０．０ －５８．３

Ｆａｎ ５０８９２８ ３７０２５６ １７９１７９ －５１．６ －６４．８

Ｔａｂｌｅ ４７５５４８ ４３９６９２ ９００７３ －７９．５ －８１．１

Ｔｅａｐｏｔ ７４５１５２ ５０８７９８ ３０４００８ －４０．２ －５９．２

Ｂｏｎｓａｉ ６４４３４０ ４３５９９４ ３７２９８６ －１４．５ －４２．１

Ｓｋｕｌｌ １８４２４０４ １１１４２０８ １０３３２２９ －７．３ －４３．９

Ｂａｃｋｐａｃｋ３９８５８３６ ２８７６０４４ ２０６６５２７ －２８．１ －４８．２

Ｐｈａｎｔｏｍ ７４５７３１６ ５２９６８６８ ３５５７６３３ －３２．８ －５２．３

Ｌｏｂｓｔｅｒ １２４５５５６ ７２１９１４ ６３２７３８ －１２．４ －４９．２

３．２　人类肺部结节 ＣＴ数据实验
将 ＯＳＭＣ算法应用于真实的人类肺部结节

ＣＴ数据，数据的最大分辨率为 ５５像素 ×５５像
素 ×１２０像素。

如图８所示，人类肺部结节形状不规则，细节
部分很多。细节部分对于诊断病情却至关重要，

而 ＯＳＭＣ算法在这方面表现得很好，对细节刻画
很仔细，能够生成和 ＳＭＣ算法完全一样的网格。

表３列出了针对不同病人的完全不同的肺部
结节 ＣＴ数据，以及 ＭＣ、ＳＭＣ和 ＯＳＭＣ算法生成
的三角片的个数。可以看出，对于不同的肺部结

节数据，尽管 ＯＳＭＣ与 ＳＭＣ算法生成的网格形状
是完全一样的，但是 ＯＳＭＣ算法生成的三角片更
少，最多能少２０％左右。

图９展示了图８中肺部结节上不平滑的一个
小触角处生成的网格形状。可以看出，ＯＳＭＣ和
ＳＭＣ算法生成的形状完全一样，但是在 ＳＭＣ算
法生成的形状一致的几个相邻三角片处，ＯＳＭＣ算

图 ８　３种算法人体肺部结节数据产生的网格和

表面全视图

Ｆｉｇ．８　Ｍｅｓｈａｎｄｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｆｕｌｌｖｉｅｗｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｎ

ｈｕｍａｎｐｕｌｍｏｎａｒｙｎｏｄｕｌｅｄａｔａｓｅｔ

表 ３　人体肺部结节数据结果三角片数及削减率的对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｒｉａｎｇｌｅｎｕｍｂｅｒｓ

ａｎｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｈｕｍａｎｐｕｌｍｏｎａｒｙｎｏｄｕｌｅｓｄａｔａｓｅｔ

数 据 集

三角片数 削减率／％

ＭＣ算法 ＳＭＣ算法 ＯＳＭＣ算法
ＯＳＭＣ较
ＳＭＣ算法

ＯＳＭＣ较
ＭＣ算法

肺部结节１ １１６５２ ７５２４ ６４９８ －１３．６４ －４４．２３

肺部结节２ １９９２ １３６６ １１６０ －１５．０８ －４１．７７

肺部结节３ ３７０４ ２５６４ ２０１２ －２１．５３ －４５．６８

肺部结节４ １７３６０ １０７４４ ９１９８ －１４．３９ －４７．０２

肺部结节５ １６２１２ １００９８ ８６２３ －１４．６１ －４６．８１

肺部结节６ ２５０５２ １６２５８ １３５８３ －１６．４５ －４５．７８

肺部结节７ ４４３４４ ２５６３８ ２４２１３ －５．５６ －４５．４０

肺部结节８ １９９７２ １１７１４ １１３５０ －３．１１ －４３．１７

总计 －１０．８０ －４５．３７

６５８
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　第 ４期 徐雷，等：基于八叉树的简化构型三角片等值面削减算法

图 ９　３种算法人体肺部结节 ＣＴ数据结果表面细节

三角片构成情况

Ｆｉｇ．９　Ｔｒｉａｎｇｌｅｓｍｅｓｈｐａｒｔｖｉｅｗｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｎ

ＣＴｈｕｍａｎｐｕｌｍｏｎａｒｙｎｏｄｕｌｅｄａｔａｓｅｔ

法能够合并简化网格，使生成的三角片数量减少。

综上，ＯＳＭＣ算法在面对等值面较粗糙细节
较多的数据时，能够完整地保留等值面的所有细

节部分，不会改变生成的等值面的形状，并且在相

对平滑的部分完成合并简化，有效地减少了生成

的三角片的数量。

３．３　地质数据实验
笔者还在真实的地质断面分离数据上测试了

ＯＳＭＣ算法，其中最大数据的分辨率为 １０００像
素 ×１０００像素 ×５００像素。图１０展示了 ＭＣ、ＳＭＣ
和 ＯＳＭＣ算法对同一个地质断面数据生成的等值
面，由于分辨率很高，可以看出，ＯＳＭＣ算法生成的
结果与 ＭＣ算法很相近，与 ＳＭＣ算法完全一样。

表４列出了在７个不同的地质断面分离数据
上使用这３个算法生成的等值面的三角片个数以
及相对于标准 ＭＣ、ＳＭＣ算法，ＯＳＭＣ算法生成三
角片的数量的减少比率。显然，ＯＳＭＣ算法在此
类数据上表现非常好，相对于 ＭＣ和 ＳＭＣ算法，
ＯＳＭＣ算法生成的三角片数量都远少于前者，减
少比率最高可以达到８０％，平均都在５０％以上。

图１１展示了 ＯＳＭＣ算法之所以表现的如此
优异的原因。因为地质断面数据在其外部边缘处

非常平滑，并且数据量巨大，传统的 ＭＣ和 ＳＭＣ
算法对每一个小的区域都要生成一个三角片。但

其实这些三角片都是共面并且完全一样的，而

ＯＳＭＣ算法可以将这些很多共面的小的三角片合
并成一个大的三角片。这样既没有改变等值面的

图 １０　３种算法对地质体数据产生的表面全视图

Ｆｉｇ．１０　Ｉｓｏｓｕｒｆａｃｅｆｕｌｌｖｉｅｗｏｆｔｈｒｅｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｎ

ｇｅｏｌｏｇｉｃａｌｄａｔａｓｅｔ

形状，并且大大减少了处于边缘的平滑的部分三

角片数量。ＭＣ算法需要生成几万乃至几十万个
三角片，但是 ＯＳＭＣ算法只需要几百或者几千个
就可以了。

图１２展示了在地质断面部分 ＭＣ、ＳＭＣ和
ＯＳＭＣ算法生成的等值面的结果。可以看出，
ＯＳＭＣ算法生成的等值面与 ＳＭＣ算法完全一样，
没有丢失任何原本的断面信息，并且在局部共面

的地方进行了合并简化，使生成的三角片相应

减少。

综上可以看出，本文 ＯＳＭＣ算法在这种局部
相对平滑的数据表现非常好。一方面，其生成的

等值面的三角片数量较 ＭＣ和 ＳＭＣ算法有很大
比例的减少；另一方面，在需要精细刻画的局部，

表 ４　地质体数据结果三角片数及削减率的对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｒｅｓｕｌｔｏｆｔｒｉａｎｇｌｅ

ｎｕｍｂｅｒｓａｎｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｇｅｏｌｏｇｉｃａｌｄａｔａｓｅｔ

数 据 集

三角片数 削减率／％

ＭＣ算法 ＳＭＣ算法 ＯＳＭＣ算法
ＯＳＭＣ较
ＳＭＣ算法

ＯＳＭＣ较
ＭＣ算法

地质体１ ４２１６１６０ ３０６８３７２ １５６９４７２ －４８．８５ －６２．７７

地质体２ ３５７０７４８ ３０４４３６６ １１２３８３４ －６３．０９ －６８．５３

地质体３ ３９９８２６８ ３０１８９１０ １０６８５６５ －６４．６０ －７３．２７

地质体４ ７１８７４１２ ５６９１５５０ １９０２８１１ －６６．５７ －７３．５３

地质体５ ２３７４６２０ １７８８７１０ ７６４７３３ －５７．２８ －６７．８０

地质体６ ３３４８０４８ ２７１４２９０ ６３９０２４ －７６．４６ －８０．９１

地质体７ ３３４０８ ２６２０２ １４４９２ －４４．７０ －５６．６２

总计 －６３．４０ －７１．３５

图 １１　地质体数据集上平滑部分的三角片构成情况

Ｆｉｇ．１１　Ｔｒｉａｎｇｌｅｍｅｓｈｏｆｆｌａｔａｒｅａｏｆｇｅｏｌｏｇｉｃａｌｄａｔａｓｅｔ

图 １２　地质体数据集上非平滑部分的三角片构成情况

Ｆｉｇ．１２　Ｔｒｉａｎｇｌｅｍｅｓｈｏｆｕｎｅｖｅｎａｒｅａｏｆｇｅｏｌｏｇｉｃａｌｄａｔａｓｅｔ
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ＯＳＭＣ算法没有因为合并而改变原本等值面的形
状，也就没有丢失任何信息。

３．４　分辨率增长下的实验
表５和表 ６分别列举了 Ｔａｂｌｅ数据集和四面

体数据集中 ＭＣ算法、ＳＭＣ算法和 ＯＳＭＣ算法在
数据集分辨率增加为原来的 １、２、３、４倍时，三角
片数量的增长情况。可以看出，当数据集分辨率

变为原来的 ｎ倍后，ＭＣ算法和 ＳＭＣ算法的三角
片数量变为接近原来的 ｎ２倍。而 ＯＳＭＣ算法则
以低于 ｎ２的速度增长。图 １３和图 １４中通过曲
线来反映增长趋势，由于 ＭＣ算法和 ＳＭＣ算法增
长倍率相差很小，故曲线几乎合并为一条，而

ＯＳＭＣ算法的倍率曲线则明显较低。其原因在于
ＯＳＭＣ算法在八叉树收缩的步骤中合并了局部平
坦区域中的体元，在分辨率提升的情况下，虽然这

些区域的体元密度增加，但仍然会合并成相同的

超体元。

从图１３和图 １４中还可以看出，对于具有更
大比例平坦表面的数据集，如四面体数据集，其增

长曲线相比 Ｔａｂｌｅ数据集更低。根据 ＯＳＭＣ算法
的特点不难推断，若数据集不规则表面比例增大，

则 ＯＳＭＣ算法增长曲线会向 ＭＣ和 ＳＭＣ算法的
增长曲线靠近。这也说明 ＯＳＭＣ算法削减程度与
数据集表面的形态特征有关。

表 ５　Ｔａｂｌｅ数据集 ４种分辨率下实验结果

Ｔａｂｌｅ５　ＲｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｆｏｕｒｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒＴａｂｌｅｄａｔａｓｅｔ

分辨率／

（像素 ×像素 ×像素）

ＭＣ算法 ＳＭＣ算法 ＯＳＭＣ算法

三角片数 与１倍分辨率比值 三角片数 与１倍分辨率比值 三角片数 与１倍分辨率比值

１９７×７０×１０１ １１１６５２ １．００ １０３０５６ １．００ ７０２８ １．００

３９４×１４０×２０３ ４７５５４８ ４．２６ ４３９６９２ ４．２７ １０１９６ ３．４９

５９１×２１０×３０４ １０４５１２０ ９．３６ ９５５４０８ ９．２７ １７４６４ ５．８４

７８８×２８０×４０６ １９２０７２４ １７．２０ １７８６７６２ １７．３４ ２５３３４ １０．３３

表 ６　四面体数据集 ４种分辨率下实验结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｆｏｕｒｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｆｏｒｔｅｔｒａｈｅｄｒａｌｄａｔａｓｅｔ

分辨率／

（像素 ×像素 ×像素）

ＭＣ算法 ＳＭＣ算法 ＯＳＭＣ算法

三角片数 与１倍分辨率比值 三角片数 与１倍分辨率比值 三角片数 与１倍分辨率比值

１００×１００×１００ ５５８６８ １．００ ３７４３８ １．００ ７０２８ １．００

２００×２００×２００ ２２４６４８ ４．０２ １５０１５２ ４．０１ １０１９６ １．４５

３００×３００×３００ ５１３３３２ ９．１９ ３４３３８４ ９．１７ １７４６４ ２．４８

４００×４００×４００ ９１４９３６ １６．３８ ６１０７３８ １６．３１ ２５３３４ ３．６０

图 １３　Ｔａｂｌｅ数据增长曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｔａｂｌｅｄａｔａｇｒｏｗｔｈｃｕｒｖｅｓ

４　结　论

本文在简化构型等值面的基础上提出了普适

通用的 ＯＳＭＣ算法，使用八叉树结构合并了等值

图 １４　四面体数据增长曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｔｅｔｒａｈｅｄｒａｌｄａｔａｇｒｏｗｔｈｃｕｒｖｅｓ

面局部的部分共面三角片。

１）ＯＳＭＣ算法相对于 ＳＭＣ算法能进一步减
少三角片的数量，同时保证生成表面的形态与其

完全一致。
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　第 ４期 徐雷，等：基于八叉树的简化构型三角片等值面削减算法

２）ＯＳＭＣ算法的削减效果在具有较多平坦
区域的数据集上表现显著，能有效弥补 ＳＭＣ算法
对这类数据集削减程度不足的问题。

３）ＯＳＭＣ算法对实验数据的平均削减率为
５５．１％，高于 ＳＭＣ算法的 ２９．７％，在面对高分辨
率的地质数据时其最高削减率达到了 ８０％，平均
也超过了５０％，效果尤为明显。

４）在数据集分辨率逐渐增大的情况下，
ＯＳＭＣ算法的结果集规模会以低于 ＭＣ算法和
ＳＭＣ算法的速率增长。

ＯＳＭＣ算法也存在如下 ２方面的问题：一是
合并体元的条件设置局限在共面构型上，限制了

削减率的进一步提升。二是八叉树的划分方式可

能会把共面三角片分在非兄弟节点上，这样的情

况在收缩时无法合并。所以下一步的研究方向是

改善算法的合并条件以及八叉树的收缩过程，进

一步增加算法的削减率。
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附录 Ａ：生成 ＳＭＣ简化构型查找表
为快速处理体元，需要为 ＳＭＣ简化构型构造

有２５６个入口的查找表，ＳＭＣ查找表的构建基于
ＭＣ算法的查找表。首先需要对体元的各个顶点
的边按图 Ａ１的方式编号。

图 Ａ１　体元顶点与边

Ｆｉｇ．Ａ１　Ｎｕｍｂｅｒｏｆｖｅｒｔｉｃｅｓａｎｄｅｄｇｅｓｏｆｃｅｌｌ

ＭＣ算法查找表共有 ２５６行，每一行是由形
式为｛＜ｅ０，ｅ１，ｅ２＞，＜ｅ３，ｅ４，ｅ５＞，…｝的三元组构
成，对于任意一种体元状态，可从中获取三角形顶

点所在边的索引和三角形的组合方式 ＜ｅｉ，ｅｊ，
ｅｋ＞。而对于 ＳＭＣ算法，由于三角片的顶点不在
位于体元边上，而是体元顶点上，那么单个三角片

就不再使用３条边索引表示，而是使用 ３个顶点
索引表示。即：＜Ｖｉ，Ｖｊ，Ｖｋ＞，从标准 ＭＣ算法查
找表构建 ＳＭＣ算法查找表的步骤如下：

算法　ＳＭＣ构型查找表生成算法
　　输入：ＭＣ构型查找表 Ｔ输出。
　　输出：ＳＭＣ构型查找表 ＳＴ。
Ｂｅｇｉｎ
　　Ｆｏｒｃｕｂｅｓｔａｔｅｉｆｒｏｍ０ｔｏ２５５
　　　　　ＧｅｔｔｒｉａｎｇｌｅｓｆｒｏｍＴ［ｉ］
　　　　　Ｆｏｒｅａｃｈｔｒｉａｎｇｌｅ
　　　　　　　Ｇｅｔｔｈｅｔｈｒｅｅｅｄｇｅｉｎｄｉｃｅｓ
　　　　　　　Ｇｅｔｔｗｏｖｅｒｔｅｘｉｎｄｉｃｅｓｆｏｒｅａｃｈ
ｅｄｇｅ
　　　　　　　Ｃａｃｕｌａｔｅｔｈｒｅｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｅｄｐｏｉｎｔｓ
　　　　　　　　ｆｏｒｔｈｅｔｈｒｅｅｅｄｇｅ
　　　　　　　Ｉｆ（ｔｈｅｔｈｒｅｅｖｅｒｔｉｃｅｓａｒｅｎｏｔｅｑｕａｌ）
　　　　　　　　　ｔｈｅｎ
　　　　　　　　　Ｆｉｎｄｔｈｅｃｕｂｅｖｅｒｔｅｘｗｈｅｒｅ
ｔｈｅｔｈｒｅｅｉｎｔｅｒｓｅｃｔｅｄｐｏｉｎｔｓｌｏｃａｔｅ

　　　　　　　　　Ｒｅｃｏｒｄｔｈｅｃｕｂｅｖｅｒｔｅｘｉｎｄｅｘ
ｔｏＳＴ［ｉ］
Ｅｎｄ

附录 Ｂ：生成三角片平面方程查找表

在八叉树收缩时需要根据三角片方程和法向

量来合并体元，这些方程和法线的参数在算法执

行时动态计算会造成较大的开销，所以也需要像

ＭＣ算法一样构造查找表来提升效率。构造
Ｅｑｕａｔｉｏｎ表基于简化构型，需要利用附录 Ａ构造
的 ＳＭＣ查找表。

Ｅｑｕａｔｉｏｎ表同样有 ２５６个入口，每个入口对
应三角片方程参数（Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ）。具体构造方法
是遍历２５６种体元构型，判断其中三角片是否为
共面构型，若为共面构型，判断其方程类型为表 １
中的哪一种，根据不同方程类型和体元顶点坐标

反求方程参数。伪代码如下：

算法　三角片方程查找表生成算法
　　输入：ＳＭＣ构型查找表 Ｔ输出。
　　输出：三角片方程查找表 Ｅｑ。
Ｂｅｇｉｎ
　　Ｆｏｒｃｕｂｅｓｔａｔｅｉｆｒｏｍ０ｔｏ２５５
　　　ｉｆ（ｉｉｓｃｏｐｌａｎａｒｃｏｎｆｉｇｒａｔｉｏｎ）
　　　　　ＧｅｔｖｅｒｔｉｃｅｓＶｏｎｔｈｅｐｌａｎｅｕｓｉｎｇＴ［ｉ］
　　　　　ＧｅｔｔｈｅｔｒｉａｎｇｌｅｔｕｓｉｎｇＴ［ｉ］
　　　　　Ｉｆ（ｔｉｓｅｑｕｉｌａｔｅｒａｌｔｒｉａｎｇｌｅ）
　　　　　　Ｓｏｌｖｅ（Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ）ｕｓｉｎｇＶ
　　　　　Ｉｆ（ｔｉｓｉｓｏｓｃｅｌｅｓｒｉｇｈｔａｎｇｌｅｔｒｉａｎｇｌｅ）
　 　 　 　 　 　 Ｆｉｎｄ ｔｈｅ ｐｌａｎｅ ｗｈｉｃｈ ｔｉｓ
ｐａｒａｒｅｌｌｗｉｔｈ
　　　　　Ｓｏｌｖｅ（Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ）ｕｓｉｎｇＶ
　　　　　Ｉｆ（ｔｉｓｎｏｎｉｓｏｓｃｅｌｅｓｒｉｇｈｔａｎｇｌｅ
ｔｒｉａｎｇｌｅ）
　　　　　Ｆｉｎｄｔｈｅａｘｉｓｔｉｓｐａｒａｒｅｌｌｗｉｔｈ
　　　　　Ｓｏｌｖｅ（Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ）ｕｓｉｎｇＶ
　　　　　Ｓｅｔ（Ａ，Ｂ，Ｃ，Ｄ）ｔｏＥｑ［ｉ］
　　　ｅｌｓｅ
　　　　　ＳｅｔＥｑ［ｉ］ｔｏｉｎｖａｌｉｄｖａｌｕｅ
Ｅｎｄ
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Ｎｉ晶界上金属和非金属元素的相互作用
方淑娟，石松鑫，祝令刚，周健

（北京航空航天大学 材料科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：采用基于密度泛函理论的第一性原理计算方法，研究了常用合金化元素与
非金属元素在晶界（ＧＢ）的偏析及其相互作用。选取２种类型的晶界结构进行研究：密排的晶
界和较疏松的晶界。溶解能计算表明，金属和非金属元素在 Σ５晶界上均有明显的偏析行为，
而在 Σ３晶界上的偏析现象不明显。通过计算常用过渡族合金化元素与非金属杂质 Ｃ、Ｈ、Ｏ、
Ｎ、Ｂ在各自最稳定位置的相互作用能，发现 Ｒｕ、Ｒｅ、Ｗ和 Ｔａ对 Ｏ有强烈的排斥作用，因此对
晶界抗氧化有益处；Ｔａ排斥 Ｈ，有抗晶界氢脆的效果。通过对金属元素与非金属元素在晶界
上相互作用的系统研究，为 Ｎｉ合金的晶界工程提供有价值的参考。

关　键　词：晶界（ＧＢ）偏析；镍基高温合金；氢脆；点缺陷；第一性原理计算
中图分类号：Ｖ２５２．２；Ｏ４８３；Ｏ７７＋１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８６２０６

　　自 ２０世纪 ４０年代以来，高温合金经过几十
年的发展与变革，已成为工业建设高速高效、安全

可靠的重要保障。航空工业领域主要使用的是微

观结构下界面稳定的单晶高温合金。民用工业的

生产发展则是由多晶高温合金支撑起来的，通常

具有较低的成本，便于大面积推广使用。在高温

强度、耐损伤性、组织稳定性和使用寿命等方面，

民用工业对材料性能的要求有时甚至更为苛刻。

与单晶高温合金相比，多晶高温合金的研究价值

和应用前景同样不可忽视，但是需要进一步提高

其性能
［１２］
。镍基高温合金在先进航空发动机所

用材料中可占一半以上，结构特性优越，具有更大

的改性空间。其中，镍基多晶高温合金广泛应用

于核反应堆结构材料及涡轮盘、叶片等涡轮燃气

机的热端部件中，在高温、高压、高机械应力、腐

蚀、辐射等严苛的环境条件下长期稳定工作，质量

控制成为重中之重。

晶界（ＧＢ）本身就相当于一个非常复杂的缺

陷，高温变形条件下，结构的失效往往从晶界处发

生。由于晶界结构与晶粒内不同，存在多种缺陷

及应力场，一些杂质元素倾向于在晶界处偏聚和

扩散，形成置换原子或者溶解间隙原子。这些点

缺陷参与扩散过程，能够充当质量传递的介质，极

具研究意义。例如，晶界氧化
［３４］
和氢元素引起

的脆化
［５］
将分别导致晶间应力腐蚀开裂和合金

的脆性断裂。中国开发出的低偏析高温合金系

列，降低了 Ｓ、Ｐ和 Ｓｉ等杂质的含量，使承温能力比
原型合金提高２０～２５℃，采用 Ｍｇ偏聚晶界的微合
金化技术，显著提高了合金的强度和塑性

［１］
。

已有大量的理论实验研究关于合金化元素在

Ｎｉ中的偏析［４，６８］
和元素对 Ｎｉ的作用［９１１］

，表明化

学成分是影响晶界性质并决定材料性能的最重要

的因素，元素在晶界上的偏析是改变化学成分的

普遍途径。精确控制合金成分，有效去除杂质，或

者将含量控制在较低水平，是提升高温合金性能

的关键环节，对于旨在优化晶界性能的晶界工程

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170629.1159.002.html
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有着重要意义。俄歇谱仪分析显示，微量元素偏

聚在晶界上会脆化金属
［１２］
。Ｂａｇｏｔ等［１３］

通过原

子力探针扫描（ａｔｏｍｐｒｏｂｅｔｏｍｏｇｒａｐｈｙ）技术研究
Ｎｉ基合金 ＲＲ１０００，在晶界上发现了 Ｃｒ、Ｍｏ和 Ｂ
等元素，并且检测到了 Ｃ元素的富集，尽管不如 Ｂ
元素的含量显著。理论研究方面，Ｒａｚｕｍｏｖｓｋｉｙ
等

［１４］
使用 ＲｉｃｅＴｈｏｍｓｏｎＷａｎｇ模型研究了 ４ｄ和

５ｄ过渡族金属元素对典型的大角度 Ｎｉ晶界结合
力的影响，然后在粉末冶金的 Ｎｉ合金中加入理论
研究筛选出的元素 Ｚｒ、Ｈｆ、Ｎｂ、Ｔａ和 Ｂ，计算结果
与实验符合得很好，通过调整化学成分提升了合

金的力学性能。Ｖｉａｎｓｋ和 ｏｂ［１５］发现偏析的 ｓｐ
轨道杂化元素极大降低了Ｎｉ原子的磁性，Ｇａ、Ｔｅ、
Ｓｂ、Ｉｎ和 Ｓｎ等元素使 Ｎｉ脆化。对于轻质元素 Ｈ，
Ｓｔｅｆａｎｏ等［１６］

发现它容易被晶界吸引，以晶界为通

道快速扩散，在晶界上的偏析则不显著。

目前，理论研究主要集中在单个元素的偏析

行为及对合金的强化／脆化作用，关注共偏析影响
和多种元素相互作用的研究还非常少。对于偏析

元素相互作用的研究，可以为合金设计者提供有

价值的信息，保护合金不被有害元素侵袭，提高合

金纯洁度，保持有益元素持续发挥作用，改善合金

性能，延长使用寿命。另外，利用第一性原理计算

方法，实现了研究单一杂质、避免其他成分干扰的

构想，弥补了实验方法的短板，从而揭示原子尺度

上的作用机制，为多种元素共同作用的研究打下

基础
［１７］
。

本文着眼于元素之间的相互作用，采用基于

密度泛函理论的第一性原理计算方法，选取 ２种
典型的 Ｎｉ晶界结构，研究了 １４种常用过渡族合
金化金属元素和 Ｃ、Ｈ、Ｏ、Ｎ和 Ｂ５种非金属元素
在 Ｎｉ晶界上的偏析规律。

１　计算方法

本文采用维也纳大学开发的软件包 ＶＡＳＰ
（ＶｉｅｎｎａＡｂｉｎｉｔｉｏＳｉｍｕｌａｔｉｏｎＰａｃｋａｇｅ）［１８］完成计
算。利用 ＧＧＡＰＷ９１广义梯度近似泛函［１９］

来描

述交换关联能，使用 ＰＡＷ势［２０］
处理电子与核的

相互作用，Ｎｉ最外层 １６个电子均作为价电子处
理。平面波截断能为４００ｅＶ。在倒易空间中使用
ＭｏｎｋｈｏｒｓｔＰａｃｋ方法确定 ｋ点。Σ３晶界超胞的
ｋ点网格为 ３×３×１，Σ５晶界超胞的 ｋ点网格为
２×２×１。所有 Ｎｉ相关的计算都设置了自旋极化。
能量收敛判据为 ２个电子步之间总能变化小于
１０－５ｅＶ，原子间作用力小于０．０３ｅＶ／（１０－１０ｎｍ）。

基于重合位置点阵（ＣＳＬ），本文选取 ２个典
型

［１５，２１２２］
的 Ｎｉ晶界结构，密排的晶界和含有较多

孔隙的晶界（以下分别简写为 Σ３和 Σ５晶界）进
行研究。采用 Ｊａｖａ应用 ＧｒａｉｎＢｏｕｎｄａｒｙＳｔｕｄｉｏ［２３］

构建晶界初始原子结构，依据计算出的体材料的

晶格常数，生成 ３Ｄ周期性模型，用于后续第一性
原理计算。

结构优化中所有原子都得到了松弛。为了忽

略周期性结构中２个相邻晶界之间的相互作用引
起的计算误差，同时控制因体系结构增大而附加

的计算量，需要确定合适的超胞大小。最终选取

的 Σ３晶界包含 １２层原子，晶格常数为 ａ＝
７．４２×１０－１０ ｎｍ，ｂ＝７．４２×１０－１０ ｎｍ，ｃ＝
２４．２３×１０－１０ ｎｍ，共１０８个原子。Σ５晶界包含
２０层原子，晶格常数为 ａ＝７．００×１０－１０ｎｍ，ｂ＝
７．８２×１０－１０ｎｍ，ｃ＝１５．６４×１０－１０ｎｍ，共８０个原
子。晶界的能量跟文献［１６］作了对比，证明超胞
大小是合适的。

为了描述晶界结构的稳定性，定义晶界能

γＧＢ的计算公式为

γＧＢ＝
ＥＧＢ －Ｅｂｕｌｋ
２Ａ

（１）

式中：ＥＧＢ为晶界超胞的总能；Ｅｂｕｌｋ为相同原子数
块体 Ｎｉ的总能；Ａ为充分弛豫后的界面面积。取
因数２表示一个超胞中包含了 ２个晶界。γＧＢ越
小，晶粒的结合强度越高。

定义溶解能 Ｅｓｏｌ来描述元素溶于合金的能
力，其计算公式为

Ｅｓｏｌ＝ＥｔｏｔＮｉ＋Ｍ／Ｘ －Ｅ
ｔｏｔ
Ｎｉ－ＥＭ／Ｘ （２）

式中：ＥｔｏｔＮｉ＋Ｍ／Ｘ为含有金属添加元素 Ｍ或非金属添

加元素 Ｘ的晶界超胞总能；ＥｔｏｔＮｉ为只含有 Ｎｉ的超胞
总能；ＥＭ／Ｘ为单个 Ｍ／Ｘ原子在块体材料中的能量。

合金化原子 Ｍ和非金属原子 Ｘ之间相互作
用能 ΔＥＭＸ的计算公式

［２４］
为

ΔＥＭＸ＝（ＥＮｉ＋ＭＸ ＋ＥＮｉ）－（ＥＮｉ＋Ｍ ＋ＥＮｉ＋Ｘ） （３）
式中：ＥＮｉ＋ＭＸ为包含 ＭＸ原子对的 Ｎｉ超胞总能；
ＥＮｉ为纯 Ｎｉ超胞的总能；ＥＮｉ＋Ｍ和 ＥＮｉ＋Ｘ分别为包含
一个金属 Ｍ原子和一个非金属 Ｘ原子的超胞总
能。当 ΔＥＭＸ为负值，Ｍ和 Ｘ之间互相吸引；当
ΔＥＭＸ为正值，Ｍ和 Ｘ之间互相排斥。也就是说，
金属 Ｍ原子对轻质元素 Ｘ的偏析有促进或者抑
制作用。

２　结果与讨论

２．１　晶界结构
构建的２个 Ｎｉ晶界结构沿［００１］方向的视图

３６８
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如图 １所示。虚线表示晶界平面，数字由小到大
依次标出离界面（０层）由近到远，一直到块体区
域的原子层编号。

图 １　２种晶界弛豫后沿［００１］方向结构

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｒｅｌａｘｅｄｇｒａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

ｖｉｅｗｅｄａｌｏｎｇ［００１］ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

从图１可以看出，Σ３晶界平面上原子排布较
密，Σ５晶界上原子排布疏松，含有较大孔洞。由晶

界面上原子数 Ｎ与晶界面积 Ａ的比值，
ＮΣ３
ＡΣ３
＝

０．２５２×１０２０ｎｍ－２
，
ＮΣ５
ＡΣ５
＝０．０７３×１０２０ｎｍ－２

，也可

看出 Σ３晶界上原子密度更大。计算得到的 Σ３
和Σ５晶界的能量分别是０．１６Ｊ／ｍ２和１．５９Ｊ／ｍ２，
与文献［１６］中 ０．１８Ｊ／ｍ２和 １．２９Ｊ／ｍ２的计算结
果近似。Σ３晶界能量低，显示出与体材料结构的
相似性。

２．２　合金化金属元素的偏析行为
晶界上的易偏析元素会对合金的结构与性能

产生不同的影响
［５，８９］

。有益微量元素是冶炼过

程中有意加入的，如稀土元素以及 Ｍｇ、Ｃａ、Ｂａ、Ｚｒ
和 Ｈｆ等，它们改善原子间的键合状态，加强界面
结合力，提升合金的高温强度，同时抑制含有害元

素的低熔点化合物或共晶产物在晶界生成，阻碍

有害杂质向晶界偏析。有害元素来自炼钢的原材

料和冶炼过程中的环境及设备污染，可降低晶界

结合力
［２］
。

Ｎｉ合金中常用的合金化元素有 Ｃｒ、Ｃｏ、Ｍｏ、
Ａｌ、Ｆｅ、Ｔｉ、Ｍｎ、Ｃｕ、Ｔａ、Ｚｒ、Ｈｆ、Ｗ、Ｒｅ和 Ｒｕ等，均包
含在本文研究范围内。其中，Ｃｒ、Ｗ、Ｍｏ、Ｔａ、Ｒｅ和
Ｒｕ都是有效的固溶强化元素［２］

。由于合金化元

素原子半径较大，不易占据间隙位置，通常替代

Ｎｉ原子。
各类合金化元素在 Σ３和 Σ５晶界不同位置

处的溶解能计算结果如图２（ａ）和图２（ｂ）所示。

图 ２　溶解能随合金化元素占晶界不同原子层的变化

Ｆｉｇ．２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｓｏｌｕｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙｗｉｔｈａｌｌｏｙｉｎｇ

ｅｌｅｍｅｎｔｓｄｏｐｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌａｙｅｒｓ

总的来说，在距离晶界较远的地方，即近似块体的

区域，溶解能趋于平衡。２种晶界的溶解能曲线
各不相同。Σ３晶界的曲线趋于水平，表明合金化
元素没有明显的偏析倾向，在体材料区域较稳定。

而 Σ５晶界的能量曲线波动比较明显，大多数元
素倾向于向晶界偏析，并呈现出２种不同的趋势，
原子尺寸是主要的影响因素

［１，８］
：比 Ｎｉ尺寸更大

的原子，如 Ｔａ、Ａｌ、Ｚｒ、Ｈｆ和 Ｔｉ，在晶界的次近邻原
子层上有最稳定的取代位置；尺寸略小的原子，如

Ｃｒ、Ｃｏ和 Ｒｅ等，在晶界平面的最近邻原子层有最
稳定的位置。

２．３　非金属元素的偏析行为
高温合金对杂质含量的控制有严格要求。气

体元素 Ｈ、Ｏ和 Ｎ严重损害高温合金的力学性能。
Ｃ元素能强化晶界，应用于几乎所有的高温合金
中。Ｂ元素能够增大界面原子间结合力，减少晶
界缺陷，析出少量颗粒相

［１２］
。

Ｂ元素的溶解度大于 Ｃ元素，小于替代式合
金化元素，往往认为它在晶界空位处偏析，属于非

平衡偏析性质。本文通过计算验证了这一点。Ｂ
元素在间隙位置的溶解能是 －０．８９ｅＶ，低于其在

４６８
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替代位置的能量５．１６ｅＶ。
对于 Ｈ、Ｏ和 Ｎ元素，选用单个分子计算能

量，对于 Ｂ和 Ｃ元素，则在晶体结构数据库 ＩＣＳＤ
中寻找常温下稳定的晶体构型计算能量。对于基

态是顺磁的 Ｈ２和 Ｏ２分子，在计算中开启自旋极
化。非金属元素单个原子能量计算的截断能均取

４００ｅＶ，与晶界计算的截断能保持一致。各项计
算中 ｋ点的数量均经过校正，确保能代表性地描
述各类结构。得到的 Ｈ、Ｃ、Ｏ、Ｎ和 Ｂ单个原子的
能量分别为 －１．１２、－９．１０、－４．９０、－８．３３
和 －６．６９ｅＶ。

选取间隙原子位置时，首先在晶界平面的孔

洞上取若干个点，其中 Σ５晶界选取的位置如图 ３
所示。至于 Σ３晶界，由于周期性和对称性，平面
上的孔洞位置取一个即可，不于图中再作表述。

对应于图３，非金属杂质 Σ５晶界孔洞处的溶
解能 Ｅｓｏｌ（下标为各元素）计算结果如表 １所示。
可以看出，在对称位置５和 ６，各个非金属原子都
达到了最低能量，即为孔洞处的最稳定位置。

根据得到的非金属杂质位于晶界附近一直

到块体区域的四面体和八面体间隙的能量，研究

图 ３　Σ５晶界平面上间隙位置

Ｆｉｇ．３　ＤｏｐｉｎｇｓｉｔｅｓａｔΣ５ＧＢｉｎｔｅｒｆａｃｅｐｌａｎｅ

表 １　单个非金属原子占据 Σ５晶界孔洞处

不同位置的溶解能

Ｔａｂｌｅ１　ＳｏｌｕｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙｏｆΣ５ｇｒａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙ

ｃｏｎｔａｉｎｉｎｇｏｎｅｎｏｎｍｅｔａｌｌｉｃａｔｏｍａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｔｅｓ

ｏｎｈｏｌｌｏｗｏｆＧＢｐｌａｎｅ ｅＶ

Σ５晶界间隙位置 ＥｓｏｌＨ ＥｓｏｌＣ ＥｓｏｌＯ ＥｓｏｌＮ ＥｓｏｌＢ

１ －１．６９３ ０．７４７ －１．１６５ －１．１４６ －０．８９９

２ －１．６９１ ０．５８３ －０．８８０ －１．６８３ －０．８９８

３ －１．７３６ ０．７４５ －１．５３９ －１．４５９ －０．８９９

４ －１．７３６ ０．７４４ －０．９６８ －１．４５９ －０．８９９

５ －１．７３６ ０．７４４ －１．５４１ －１．４６１ －０．９００

６ －１．７３６ ０．７４３ －１．５４１ －１．４６２ －０．９００

元素在结构中的整体偏析倾向。表２列出了间隙
原子在晶界上和远离晶界的块体区域溶解能之

差，ｏ代表八面体间隙，ｔ代表四面体间隙。差值
为负则表示元素倾向于偏析在晶界上。与金属元

素在晶界中的偏析趋势相似，所有非金属元素都

倾向于偏聚在 Σ５晶界上，而 Σ３晶界吸引到的元
素寥寥无几。在 Σ３晶界中能发现的规律是，元
素更倾向于块体区域中八面体间隙的位置。回到

偏析现象明显的 Σ５晶界，Ｃ和 Ｂ表现出了相似
的偏析行为，它们都驻留在靠近界面的位置。这

一现象与实验中的发现相吻合
［１３，２５］

。

表 ２　间隙原子在晶界和块体处的溶解能差值

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｏｌｕｔｉｏｎｅｎｅｒｇｙｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｏｆｉｎｔｅｒｓｔｉｔｉａｌ

ａｔｏｍｓａｔｇｒａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙａｎｄｂｕｌｋ ｅＶ

晶　界间　隙 Ｈ Ｃ Ｏ Ｎ Ｂ

３
ｏ ０．２８０ ０．０３８ ０．５６２ １．２３５ －０．０１２
ｔ ０．００８ ０．０６７ ０．０７８ ０．０７３ ０．０７０

５
ｏ －０．２８１　 －１．５１９　 －２．１１１　 －０．６５０　 －１．８５７
ｔ －０．１９６ －０．４７４ －０．３１４ ０．１５４ －０．３９４

２．４　元素在 Ｎｉ晶界上的共偏析作用
加入多种微量元素，意在通过元素之间的协

同作用获得更好的强韧化效果
［１１］
。由于５晶

界上元素的偏析行为比３晶界上明显得多，本
节仅对５晶界进行元素相互作用的研究。选取
有明显偏析倾向的金属元素 Ｒｕ、Ｒｅ、Ｗ、Ｚｒ、Ｈｆ和
Ｔａ，以及２．３节的５种非金属元素，将其分别置于
各自最稳定的位置，如图 ４所示，数字 １～５代表
晶界附近金属原子可能占据的原子层，由图 ２可
知３号为稳定位置，非金属原子在６号位置，计算
相互作用能。

图 ４　金属与非金属元素在晶界上各自最稳定的位置

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｅｍｏｓｔｓｔａｂｌｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｍｅｔａｌｌｉｃａｎｄ

ｎｏｎｍｅｔａｌｌｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓｏｎｇｒａｉｎｂｏｕｎｄａｒｉｅｓ
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相互作用能的计算结果如图５所示。由图中
可知，金属元素对 Ｃ和 Ｈ的作用有相似之处：略
微吸引 Ｃ，较强地排斥 Ｈ。这意味着所有元素都
可以促进 Ｃ在晶界的偏析，而抑制 Ｈ的偏析。对
于 Ｏ和 Ｎ来说，Ｒｕ、Ｒｅ、Ｗ、Ｔａ与 Ｏ的相互作用能
绝对值大，且为正值，体现出强烈的排斥作用，推

知 Ｒｕ、Ｒｅ、Ｗ 和 Ｔａ可以提升晶界的抗氧化性。
然而它们对 Ｎ的排斥作用比较弱。对于常用的
晶界强化元素 Ｂ，Ｒｕ、Ｒｅ和 Ｗ 能够产生吸引作
用，而 Ｚｒ、Ｈｆ和 Ｔａ对其是排斥作用。Ｔａ对 Ｈ的
排斥作用强，可在晶界抗氢脆方面发挥有益作用。

图 ５　强偏析金属元素与非金属元素在５

晶界上的相互作用能

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｅｎｅｒｇｉｅｓｂｅｔｗｅｅｎｍｅｔａｌｌｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓｗｉｔｈ

ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｓｅｇｒｅｇａｔｉｏｎｔｅｎｄｅｎｃｙａｎｄｎｏｎｍｅｔａｌｌｉｃ

ｅｌｅｍｅｎｔｓｏｎ５ｇｒａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙ

３　结　论

１）通过第一性原理计算研究了金属元素
（１４种过渡族合金化元素）和非金属元素（Ｃ、Ｈ、
Ｏ、Ｎ和 Ｂ）在晶界上的的偏析行为，以及它们的
相互作用。在本文所研究的元素当中，密排结构、

晶界能低的３晶界没有体现出明显偏析现象。
对于含有较多孔隙、晶界能较高的５晶界，可以
总结出以下偏析规律：Ｃｕ、Ｍｎ和 Ｒｕ倾向于占据
在晶界平面，而 Ｔａ、Ａｌ、Ｚｒ、Ｈｆ和 Ｔｉ在晶界的第二
近邻原子层有更稳定的位置，Ｃｒ、Ｃｏ和 Ｒｅ的最稳
定位置在晶界的第一近邻原子层。非金属元素倾

向于占据在晶界上的孔洞位置。

２）合金化元素与非金属杂质的相互作用研
究结果表明，Ｚｒ和 Ｈｆ显示出对 Ｏ强烈的吸引作
用，Ｔａ对 Ｏ、Ｎ和 Ｂ有强烈的排斥作用。以计算
结果为基础，可以推想，Ｒｕ、Ｒｅ、Ｗ和 Ｔａ能够抑制
晶界的氧化作用，Ｔａ可以有效地阻止氢脆效应，
是良好的抑制杂质偏析的元素。以上结论可以为

Ｎｉ合金的晶界工程提供参考。
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　第 ４期 方淑娟，等：Ｎｉ晶界上金属和非金属元素的相互作用
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ａｒｉｅｓｉｎｎｉｃｋｅｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＭａｔｅｒｉａｌｉａ，２０１５，９８：３０６３１２．
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［２０］ＰＥＲＤＥＷ ＪＰ，ＣＨＥＶＡＲＹＪ，ＶＯＳＫＯ Ｓ，ｅｔａｌ．Ａｔｏｍｓ，ｍｏｌｅ
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ＲｅｖｉｅｗＢ，１９９２，４６（１１）：６６７１．

［２１］ＬＩＵＷ，ＨＡＮＨ，ＲＥＮＣ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｒａｒｅｅａｒｔｈｏｎｔｈｅｃｏｈ

ｅｓｉｏｎｏｆＮｉΣ５（０１２）ｇｒａｉｎｂｏｕｎｄａｒｙｆｒｏｍｆｉｒｓｔｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓｃａ

ｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅ，２０１５，９６：

３７４３７８．

［２２］ＸＩＡＳ，ＺＨＯＵＢＸ，ＣＨＥＮＷ Ｊ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｔｒａｉｎａｎｄａｎ

ｎｅａｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｅｓｏｎｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆΣ３ｂｏｕｎｄａｒｉｅｓｉｎａＮｉ

ｂａｓｅｄｓｕｐｅｒａｌｌｏｙ［Ｊ］．ＳｃｒｉｐｔａＭａｔｅｒｉａｌｉａ，２００６，５４（１２）：２０１９

２０２２．

［２３］ＯＧＡＷＡＨ．ＧＢｓｔｕｄｉｏ：Ａｂｕｉｌｄｅｒｓｏｆｔｗａｒｅｏｎｐｅｒｉｏｄｉｃｍｏｄｅｌｓｏｆ

ＣＳＬｂｏｕｎｄａｒｉｅｓｆｏｒｍｏｌｅｃｕｌａｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＭａｔｅｒｉａｌｓＴｒａｎｓ

ａｃｔｉｏｎｓ，２００６，４７（１１）：２７０６２７１０．
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国科学院金属研究所，２０１３：８４．

ＺＨＵＬＧ．ＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｏｘｉｄａｔｉｏｎｏｆＴｉａｎｄＮｂ
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ｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１３：８４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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２１９１．

　作者简介：

　方淑娟　女，硕士研究生。主要研究方向：镍基高温合金。

祝令刚　男，博士，讲师。主要研究方向：材料的力学性能、缺

陷结构以及材料中的物质扩散。
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高纯 Ｖ２ＡｌＣ的无压烧结制备及表征
高少华，缪奶华，周健

（北京航空航天大学 材料科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：采用无压烧结的方法，以 Ｖ、Ａｌ、Ｃ混合粉末为原料制备 Ｖ２ＡｌＣ粉体材料。通过
不同烧结温度下物相的演变过程对反应路径进行研究，同时探究了烧结助剂 ＮａＦ对烧结过程的影
响。实验结果表明，在１３００～１５００℃温度区间内Ｖ３Ａｌ２、Ｃ和ＶＣ发生反应生成 Ｖ２ＡｌＣ相，且无压烧
结制备高纯Ｖ２ＡｌＣ的最佳工艺为１５００℃保温２ｈ，元素摩尔配比为 Ｖ∶Ａｌ∶Ｃ＝２∶１．２∶１。此
外，烧结助剂 ＮａＦ的使用加快了反应过程，并使得反应温度降至１４００℃。实验得到的高纯度、
颗粒尺寸分布适中（４０～１００μｍ）的 Ｖ２ＡｌＣ可用做提高材料耐磨性的增强体以及二维材料
Ｖ２Ｃ的前驱体。

关　键　词：ＭＡＸ相；Ｖ２ＡｌＣ；无压烧结；反应路径；烧结助剂
中图分类号：Ｖ２５４．２；ＴＱ１２７．１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８６８０６

　 　 ＭＡＸ 相 是 一 类 具 有 六 方 晶 体 结 构
（Ｐ６３／ｍｍｃ）的三元过渡金属碳化物或氮化物，其
中 Ｍ为过渡族元素，Ａ为ⅢＡ或者ⅣＡ族元素，Ｘ
为 Ｃ或 Ｎ元素［１２］

。目前，实验发现的 ＭＡＸ相有
７０多种。基于材料的成键以及结构特点，这类化
合物兼具金属和陶瓷的优良特性

［３５］
。Ｖ２ＡｌＣ作为

ＭＡＸ相的一种，拥有低密度（４．０７ｇ／ｃｍ３）［２］，良好
的 抗 氧 化 性 （５００℃ 以 下）［６］，高 的 热 导 率
（４８Ｗ／（ｍ·Ｋ））［７］，良好的断裂韧性以及抗热震
性

［８］
等特点。因此，Ｖ２ＡｌＣ可用于耐磨材料，金属

基复合材料的增强相材料，加热元件，喷嘴等方

面。此外，Ｖ２ＡｌＣ粉末与 ＨＦ反应获得的 Ｖ２Ｃ二
维材料在锂离子电池、电容器和催化剂载体等方

面具有极大的应用价值
［９１２］
。

Ｖ２ＡｌＣ广泛应用的前提是制备成本低。目
前，用于合成 Ｖ２ＡｌＣ的方法包括热等静压（Ｈｏｔ

ＩｓｏｓｔａｔｉｃＰｒｅｓｓｉｎｇ，ＨＩＰ）［６］、热 压 （ＨｏｔＰｒｅｓｓｉｎｇ，
ＨＰ）［８］和放电等离子体烧结（ＳｐａｒｋＰｌａｓｍａＳｉｎｔｅ

ｒｉｎｇ，ＳＰＳ）等［１３１４］
，这些方法主要用于制备块状的

Ｖ２ＡｌＣ。然而，作为一种便捷、高效的制备方法，
无压烧结制备 Ｖ２ＡｌＣ粉体材料还没有详细的报
道。本文通过无压烧结制备出高纯的 Ｖ２ＡｌＣ粉
体材料，讨论了 Ｖ２ＡｌＣ的反应机理，不同成分配比
对纯度的影响以及烧结助剂对烧结温度的影响。

１　实　验

实验所用的原料为 Ｖ、Ａｌ和 Ｃ粉末（９９．９％，
３００目）。粉末按照 Ｖ ∶Ａｌ∶Ｃ＝２∶ｘ∶１（ｘ＝
１．０，１．１，１．２，１．３）的摩尔配比进行称量，然后将
称量好的粉末放入真空球磨罐中球磨１０ｈ。球磨
前将罐内气体置换为氩气。混合均匀的粉末放置

于刚玉坩埚中，并用坩埚盖密封。无压烧结在真

空管式烧结炉中进行，升温速率为 ５℃／ｍｉｎ，并通
氩气进行保护。为了研究反应过程中物相的演变

过程，确定最佳的烧结温度，对 ２Ｖ／１．２Ａｌ／Ｃ混合
粉末进行７００、９００、１１００、１３００、１４００、１５００℃下保

lenovo
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kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170913.1434.002.html


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 高少华，等：高纯 Ｖ２ＡｌＣ的无压烧结制备及表征

温２ｈ的烧结实验。由于加热过程中Ａｌ的挥发损
失，Ａｌ的用量对产物纯度存在显著的影响。因
此，在最佳的烧结温度条件下进行不同成分配比

的实验以制备出高纯的 Ｖ２ＡｌＣ材料。此外，高的
烧结温度对无压烧结制备 Ｖ２ＡｌＣ提出了更严苛
的要求，为了降低烧结温度，以质量分数 ４％ＮａＦ
作为烧结助剂加入到原始粉末中，进行烧结过程

的对比研究
［１５］
。

采用 Ｘ射线衍射仪（Ｘｒａｙｄｉｆｆｒａｃｔｉｏｎ，ＸＲＤ，
型号为 ＲｉｇａｋｕＤ／ｍａｘ２５００ＰＣ）对烧结后的样品进
行物相分析，并通过参比强度（ＲｅｌａｔｉｖｅＩｎｔｅｎｓｉｔｙ
Ｒａｔｉｏ，ＲＩＲ）方法对主相进行定量分析。通过扫描
电子显微镜（ＳｃａｎｎｉｎｇＥｌｅｃｔｒｏｎＭｉｃｒｏｓｃｏｐｅ，ＳＥＭ，
型号为 ＪＳＭ６０１０）观察粉末样品的颗粒形貌。此
外，通过激光粒度分析仪（Ｌａｓｅｒｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅａｎａｌｙ
ｚｅｒ，型号为 Ｍａｓｔｅｒｓｉｚｅｒ３０００Ｅ）分析烧结样品的颗
粒尺寸分布。

２　结果与讨论

图 １为 在 ７００、９００、１１００、１３００、１４００、
１５００℃，保温 ２ｈ条件下烧结样品的 ＸＲＤ图谱。
随着烧结温度的升高，物相发生一系列的转变，不

同温度下物相组成如表 １所示。当烧结温度为
７００℃时，烧结样品中的物相除原始粉末元素外，
产生了 ２种新的物相 Ａｌ４５Ｖ７和 Ａｌ３Ｖ。生成新物
相的反应过程如下：

７Ｖ＋４５Ａｌ→Ａｌ４５Ｖ７ （１）
Ｖ＋３Ａｌ→Ａｌ３Ｖ （２）

当温度升至 ９００℃，Ａｌ以及 Ａｌ４５Ｖ７相消失，
同时出现新的物相Ａｌ８Ｖ５和Ｖ３Ａｌ２，这与热压工

图 １　不同温度下无压烧结 ２Ｖ／１．２Ａｌ／Ｃ

混合粉末的 ＸＲＤ图谱

Ｆｉｇ．１　ＸＲＤｐａｔｔｅｒｎｓｏｆ２Ｖ／１．２Ａｌ／Ｃｍｉｘｅｄｐｏｗｄｅｒｓ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｓｓｓｉｎｔｅｒｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

表 １　不同温度下的物相组成

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈａｓｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

温度／℃ 物相组成

７００ Ｖ，Ａｌ，Ｃ，Ａｌ４５Ｖ７，Ａｌ３Ｖ

９００ Ｖ，Ｃ，Ａｌ３Ｖ，Ａｌ８Ｖ５，Ｖ３Ａｌ２
１１００ Ｃ，Ｖ３Ａｌ２，Ｖ２ＡｌＣ，Ｖ６Ｃ５
１３００ Ｃ，Ｖ３Ａｌ２，Ｖ２ＡｌＣ，Ｖ６Ｃ５
１４００ Ｖ２ＡｌＣ，Ｖ３Ａｌ２，Ｖ６Ｃ５，Ｃ

１５００ Ｖ２ＡｌＣ，Ｖ３Ａｌ２

艺过程中存在稳定的 Ａｌ８Ｖ５ 相不同
［８］
。其中

Ｖ３Ａｌ２相不是一种稳定物相，这是由于混合粉末
中 Ｖ、Ａｌ元素的含量远远偏离 Ａｌ８Ｖ５物相的元素
配比，在高温条件下 Ａｌ８Ｖ５相与剩余的 Ｖ发生反
应，形成 Ｖ３Ａｌ２固溶体。这一结果与 ＶＡｌ二元相

图一致
［１６］
。在９００℃下可能发生的反应如下：

７Ｖ＋８Ａｌ３Ｖ→３Ａｌ８Ｖ５ （３）
７Ｖ＋Ａｌ８Ｖ５→４Ｖ３Ａｌ２ （４）

当温度升高到１１００℃，Ａｌ３Ｖ和 Ａｌ８Ｖ５物相消
失，同时出现 Ｖ２ＡｌＣ和 Ｖ６Ｃ５相，说明 Ｖ２ＡｌＣ相出
现的起始温度在９００～１１００℃。结合 ＶＣ二元相
图可以得到，Ｖ６Ｃ５相为室温物相，在高温状态下

以 ＶＣ形式出现［１７］
。对比发现，在 １３００℃与

１１００℃条件下烧结样品的物相组成相同，但是，
随着温度的升高 Ｃ的峰减弱，Ｖ２ＡｌＣ的峰增强，说
明在该过程中，Ｖ３Ａｌ２，Ｃ和 ＶＣ共同反应生成
Ｖ２ＡｌＣ相。该阶段的反应过程可能为
２Ｃ＋Ｖ３Ａｌ２→Ｖ２ＡｌＣ＋ＶＣ＋Ａｌ （５）
ＶＣ＋Ｖ３Ａｌ２＋Ｃ→２Ｖ２ＡｌＣ （６）

当烧结温度升至１４００℃时，没有新的物相生
成，Ｃ的峰进一步减弱，Ｖ２ＡｌＣ峰进一步增强，说
明反应过程同式（５）和式（６）。在 １５００℃条件
下，样品中包含主要物相 Ｖ２ＡｌＣ和微量的 Ｖ３Ａｌ２，
同时 Ｃ和 Ｖ６Ｃ５相消失，说明反应已完全，可以确
定１５００℃为合适的反应温度。

不同温度下的烧结实验得到最佳的烧结温度

为１５００℃。烧结过程中 Ａｌ的损失比较严重，为了
获得高纯的 Ｖ２ＡｌＣ材料，避免碳化物杂质的出现，
在最佳烧结温度下进行了不同 Ａｌ摩尔配比的烧结
实验。原材料中元素摩尔配比为 Ｖ ∶Ａｌ∶Ｃ＝
２∶ｘ∶１（ｘ＝１．０，１．１，１．２，１．３）。烧结试样的
ＸＲＤ图谱如图 ２所示。由图 ２可知 Ｖ３Ａｌ２、Ｖ６Ｃ５
与 Ｖ２ＡｌＣ相共同存在。随着铝元素相对含量的
增加，Ｖ６Ｃ５的含量先降低后增加，在摩尔配比为
Ｖ∶Ａｌ∶Ｃ＝２∶１．２∶１时达到最低，说明为
了得 到高纯的Ｖ２ＡｌＣ相，最佳的元素配比为Ｖ∶
Ａｌ∶Ｃ＝２∶１．２∶１。

９６８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１８年　

图 ２　不同元素配比（２Ｖ ∶ｘＡｌ∶Ｃ）的烧结样品

的 ＸＲＤ图谱

Ｆｉｇ．２　ＸＲＤｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｓｉｎｔｅｒｅｄｓａｍｐｌｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍｏｌａｒｒａｔｉｏｓｏｆ２Ｖ∶ｘＡｌ∶Ｃ

实验通过 ＲＩＲ方法对各物相的相对含量进
行测定。由于主相 Ｖ２ＡｌＣ的 ＲＩＲ值未知，质量分
数为３０％的 αＡｌ２Ｏ３微粉作为内标物质被掺入到
烧结后的粉末样品中。Ｖ３Ａｌ２ 的（１１０）晶面和

Ｖ６Ｃ５的（１１２）晶面衍射峰作为分析对象，得到两
者的相对含量。由于烧结试样中没有非晶相的存

在，因此剩余物相为主相 Ｖ２ＡｌＣ。经过归一化处
理得到在最佳制备工艺条件下（１５００℃，保温２ｈ，
元素组成为２Ｖ ∶１．２Ａｌ∶Ｃ），主相 Ｖ２ＡｌＣ的质
量分数达到９５．３％。

Ｖ２ＡｌＣ的合成需要 １５００℃左右的高温，极大
地限制了 Ｖ２ＡｌＣ的制备和应用。为了降低反应
温度，将４％ ＮａＦ作为烧结助剂加入到混合粉末
中，并进行了不同温度下的烧结实验，烧结温度分

别为１３００、１３５０和１４００℃。图３为加入烧结助
剂 ＮａＦ前后在 １３００℃保温 ２ｈ的烧结样品的
ＸＲＤ图谱。对比各物相的特征峰发现，加入
ＮａＦ后，Ｃ的衍射峰明显减弱，中间物相 Ｖ６Ｃ５的
衍射峰增强，同时目标产物 Ｖ２ＡｌＣ的特征峰明显
增强。不同温度下烧结样品的 ＸＲＤ图谱如
图４所示。通过图４可以看出在 １４００℃条件下，
反应物 Ｃ的衍射峰消失，主要物相为 Ｖ２ＡｌＣ，说
明反应已基本完成。上述实验结果表明，烧结助

剂 ＮａＦ的使用加快了反应速率，同时将烧结温度
从１５００℃降至 １４００℃，原因是由于高温条件下
熔融的 ＮａＦ促进了传质过程。通过物相分析发
现，新的物相 Ｖ４ＡｌＣ３与 Ｖ２ＡｌＣ相共同存在（见

图４）。Ｈｕ等［８］
的报道指出 Ｖ４ＡｌＣ３ 相可能由

Ｖ２ＡｌＣ与 ＶＣ在高温条件下反应生成，反应方程
式如下：

图 ３　加入烧结助剂 ＮａＦ前后烧结样品的 ＸＲＤ图谱

（烧结温度为 １３００℃，保温时间 ２ｈ）

Ｆｉｇ．３　ＸＲＤｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｓａｍｐｌｅｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒａｄｄｉｎｇ

ＮａＦ（ｓｉｎｔｅｒｅｄａｔ１３００℃ ｆｏｒ２ｈ）

图 ４　元素摩尔配比 Ｖ ∶Ａｌ∶Ｃ＝２∶１．２∶１，加入

烧结助剂的混合粉末在不同温度下烧结

试样的 ＸＲＤ图谱

Ｆｉｇ．４　ＸＲＤｐａｔｔｅｒｎｓｏｆ２Ｖ／１．２Ａｌ／Ｃｍｉｘｅｄｐｏｗｄｅｒｓｗｉｔｈ

ＮａＦｓｉｎｔｅｒｅｄａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

Ｖ２ＡｌＣ＋２ＶＣ→Ｖ４ＡｌＣ３ （７）

与 Ｖ同族的 Ｔａ元素，其对应的 Ｔａ２ＡｌＣ在
１６５０℃高温下稳定性降低，同样存在着部分
Ｔａ２ＡｌＣ相向 Ｔａ４ＡｌＣ３相转化的现象

［１８］
。由于烧

结过程中存在 Ａｌ的挥发损失，即使使用过量的
Ａｌ，在样品表面仍存在一定含量的 ＶＣ。ＶＣ的存
在加速了反应式（７）的进行。为了进一步验证

Ｖ２ＡｌＣ与 Ｖ４ＡｌＣ３ 的相对稳定性关系，对反应
式（７）进行验证。通过第一性原理计算对各物相
的晶格参数和总能量进行合理的优化，作为进一

步分析的基础，结果见表 ２。第一性原理计算是
基于密度泛函理论，使用 Ｐｅｒｄｅｗ等提出的广义梯
度近似法（ＧＧＡＰＢＥ）进行的［１９］

。优化后各物相

的晶格参数与 ＸＲＤ数据相一致，数据误差较小，
进一步验证了优化的准确性。定义反应后各物质

的总能减去反应前各物质的总能为反应的形成

能，如方程式（８）所示：
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　第 ４期 高少华，等：高纯 Ｖ２ＡｌＣ的无压烧结制备及表征

ΔＥ＝Ｅｔｏｔ（Ｖ４ＡｌＣ３）－Ｅｔｏｔ（Ｖ２ＡｌＣ）－２Ｅｔｏｔ（ＶＣ）

（８）

式中：Ｅｔｏｔ为物质的总能。由于反应会向能量降低
的方向进行，若形成能为负值，在一定的条件下反

应向 正 向 进 行。计 算 得 到 反 应 形 成 能 为

－０．３４ｅＶ，说明反应式（７）在高温条件下能够自
发进行，因此 Ｖ４ＡｌＣ３的出现可能是由 Ｖ２ＡｌＣ与
ＶＣ反应产生的。

图５为通过激光粒度分析仪测得的Ｖ２ＡｌＣ的
颗粒尺寸分布。通过分析发现无压烧结获得的样

品的颗粒尺寸主要集中在 ４０～１００μｍ之间。结
合 ＳＥＭ照片（图 ６（ａ））不难发现，部分颗粒尺寸
达到１５０μｍ是小颗粒凝聚造成的。图６（ｂ）为烧
结样品经过破碎处理后的形貌。观察发现，在颗

粒边缘处出现清晰的层片状纹理。同时，Ｖ２ＡｌＣ
材料在受到外力作用后，材料发生扭折产生分层

（图６（ｃ）），显示出 ＭＡＸ相独特的层片状结构特
征以及弹性各向异性。综上，实验获得的具有高

的纯度，适中的颗粒尺寸的 Ｖ２ＡｌＣ粉末对于
Ｖ２ＡｌＣ作为耐磨材料以及 Ｖ２Ｃ二维材料前驱体材
料等的应用具有重要意义。

表 ２　各化合物的晶格参数及总能

Ｔａｂｌｅ２　Ｌａｔｔｉｃｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｏｔａｌｅｎｅｒｇｉｅｓｏｆ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｍｐｏｕｎｄｓ

化 合 物
ａ＝ｂ／ｎｍ ｃ／ｎｍ

计算 ＸＲＤ 计算 ＸＲＤ
总能／ｅＶ

Ｖ２ＡｌＣ ０．２９１２ ０．２９２４ １．３１０７ １．３２０４ －３２．８４７

ＶＣ ０．４１５５ ０．４１５５ －１８．９４５

Ｖ４ＡｌＣ３ ０．２９１９ ０．２９３１［２０］２．２７４４ ２．２７１９［２０］－７１．０８５

图 ５　Ｖ２ＡｌＣ的颗粒尺寸分布柱状图

Ｆｉｇ．５　Ｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｓｉｚｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

Ｖ２ＡｌＣｐｏｗｄｅｒｓ

图 ６　Ｖ２ＡｌＣ的 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．６　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｏｆＶ２ＡｌＣｐｏｗｄｅｒｓ

３　结　论

１）本文以Ｖ、Ａｌ和Ｃ混合粉末为原材料通过
无压烧结的方法成功制备出 Ｖ２ＡｌＣ粉末。通过
对反应机理的研究发现，在１３００～１５００℃温度区
间，Ｖ３Ａｌ２、Ｃ和 ＶＣ发生反应生成 Ｖ２ＡｌＣ相。

２）烧结温度和 Ａｌ含量对产物纯度有较大的
影响。以 Ｖ ∶Ａｌ∶Ｃ＝２∶１．２∶１的摩尔配比
的混合粉末在１５００℃下保温２ｈ可以得到高纯度
的 Ｖ２ＡｌＣ（纯度达到９５．３％）。

３）烧结助剂 ＮａＦ可以显著加快反应过程并
将反应温度降低至约１４００℃。

４）Ｖ２ＡｌＣ粉末（尺寸分布在４０～１００μｍ）适合
用作耐磨材料以及 Ｖ２Ｃ二维材料的前驱体材料。
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　高少华　男，硕士研究生。主要研究方向：ＭＡＸ相材料的制备

及应用。

周健　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：金属间

化合物、热电材料、计算材料。
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　第 ４期 高少华，等：高纯 Ｖ２ＡｌＣ的无压烧结制备及表征

ＳｙｎｔｈｅｓｉｓａｎｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｐｕｒｉｔｙＶ２ＡｌＣｐｒｅｐａｒｅｄｂｙ
ｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｓｓｓｉｎｔｅｒｉｎｇ

ＧＡＯＳｈａｏｈｕａ，ＭＩＡＯＮａｉｈｕａ，ＺＨＯＵＪｉａｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＭａｔｅｒｉａｌｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｗｅｒｅｐｏｒｔｅｄｔｈｅｓｙｎｔｈｅｓｉｓｏｆｈｉｇｈｐｕｒｉｔｙＶ２ＡｌＣｂｙｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｓｓｓｉｎｔｅｒｉｎｇｗｉｔｈＶ，
ＡｌａｎｄＣｍｉｘｅｄｐｏｗｄｅｒｓ．Ｔｈｅｒｅａｃｔｉｏｎｐａｔｈｓｗｅｒｅｓｔｕｄｉｅｄａｎｄｄｉｓｃｕｓｓｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｐｈａｓｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｎｔｅｒｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ．Ｂｅｓｉｄｅｓ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｓｉｎｔｅｒｉｎｇａｉｄＮａＦｏｎｓｉｎｇｔｅｒｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｗａｓｓｔｕｉｅｄ．
ＴｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔＶ２ＡｌＣｗａｓｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｄｂｙｔｈｅｒｅａｃｔｉｏｎｏｆＶ３Ａｌ２，ＶＣａｎｄＣｗｉｔｈｉｎｔｈｅｔｅｍ
ｐｅｒａｔｕｒｅｒａｎｇｅｏｆ１３００－１５００℃ ａｎｄｔｈａｔｈｉｇｈｐｕｒｉｔｙＶ２ＡｌＣｃｏｕｌｄｂｅｏｂｔａｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｍｏｌａｒｒａｔｉｏ
ｏｆＶ∶Ａｌ∶Ｃ＝２∶１．２∶１ａｔ１５００℃ ｆｏｒ２ｈ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｕｓｅｏｆｓｉｎｔｅｒｉｎｇａｉｄＮａＦｃｏｕｌｄｇｒｅａｔｌｙｐｒｏ
ｍｏｔｅｔｈｅｒｅａｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓａｎｄｒｅｄｕｃｅｔｈｅｒｅａｃｔｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｏ１４００℃．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｈｉｇｈｐｕｒｉｔｙａｎｄｓｕｉｔ
ａｂｌｅｓｉｚｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ（４０～１００μｍ），ｔｈｅｓｙｎｔｈｅｓｉｚｅｄｐｏｗｄｅｒｓｃａｎｂｅｅａｓｉｌｙｕｓｅｄａｓｔｈｅｒｅｉｎｆｏｒｃｅｍｅｎｔｍａｔｅｒｉ
ａｌｏｒＶ２Ｃｐｒｅｃｕｒｓｏｒｍａｔｅｒｉａｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＭＡＸｐｈａｓｅ；Ｖ２ＡｌＣ；ｐｒｅｓｓｕｒｅｌｅｓｓｓｉｎｔｅｒｉｎｇ；ｒｅａｃｔｉｏｎｐａｔｈ；ｓｉｎｔｅｒｉｎｇａｉｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５１０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０６３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９１３１４：３４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９１３．１４３４．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５７１００８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｚｈｏｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＺｎＣｒ２ＡｌＣ复合材料的制备与摩擦磨损性能
李志，赵文月，缪奶华

（北京航空航天大学 材料科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：为改善金属 Ｚｎ的摩擦磨损性能，采用热压法制备 Ｃｒ２ＡｌＣ陶瓷颗粒增强 Ｚｎ
基复合材料，并研究了 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数对复合材料的金相组织、维氏硬度、相对密度及摩擦磨
损性能的影响。结果表明，复合材料的硬度随着 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数的适量增加而明显升高。当
Ｃｒ２ＡｌＣ的质量分数达到 ２０％时，复合材料的硬度是纯 Ｚｎ的 １．５２倍。摩擦磨损实验表明，
Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒的引入，可显著改善复合材料的摩擦磨损性能，摩擦系数由纯 Ｚｎ的 ０．７５降到
Ｚｎ２０％Ｃｒ２ＡｌＣ的０．６５，Ｚｎ３０％Ｃｒ２ＡｌＣ的磨损率相比纯Ｚｎ下降了８０．５４％。分析磨损表面形貌，得
出其磨损类型为磨粒磨损和剥层磨损。

关　键　词：Ｃｒ２ＡｌＣ；Ｚｎ基复合材料；维氏硬度；组织形貌；摩擦磨损性能
中图分类号：ＴＢ３３３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８７４０５

　　锌合金具有优良的机械性能、摩擦学性能、优
异的铸造性及环境友好等优点

［１６］
，可以代替铸

造铝合金、轴承青铜、铸铁、塑料甚至钢材等，用于

制造在中等使用温度条件下操作的摩擦元件。而

锌合金存在熔点较低、耐热性较差和抗蠕变强度

低等问题
［７８］
，使其应用范围受限。因此研究人

员采用不同的增强材料（颗粒、晶须或短纤维），

以期获得更强的机械性能和摩擦学性能。传统的

增强相陶瓷颗粒与基体之间的界面结合性较差、

热膨胀系数差异较大，使得其性能仍然不太理想。

最近，兼具金属与陶瓷优异特性的三元层状化合

物 ＭＡＸ（Ｍｎ＋１ＡＸｎ的缩写，其中 Ｍ代表过渡族金
属元素，Ａ代表第三和第四主族元素，Ｘ代表 Ｃ
和／或 Ｎ，ｎ＝１，２，３）相［９１１］

增强相的使用，可有效

提高金属基复合材料的性能。Ｇｕｐｔａ等［１２］
用热压

法制备了 Ｔｉ３ＳｉＣ２增强 Ｚｎ基复合材料，结果表明，

在基体中添加一定量的 Ｔｉ３ＳｉＣ２颗粒可提升材料
的摩擦磨损性能，但对力学性能几乎没有增益效

果；Ｌｉ等［１３］
利用无压烧结结合热压烧结的方法制

备了 Ｔｉ３ＡｌＣ２／ＺＡ２７复合材料，实验得到材料的拉
伸强度和弯曲强度分别为 ３３５ＭＰａ和５７０ＭＰａ，力
学性能明显改善，这得益于增强相颗粒与基体之

间的良好界面结合以及晶粒的细化。Ｃｒ２ＡｌＣ
［１４１５］

与 ＭＡＸ相［９］
体系其他常用作增强相的化合物都

具有相近的弹性模量和硬度值，但 Ｃｒ２ＡｌＣ的热膨
胀系数更大，与 Ｚｎ更匹配，因此 Ｃｒ２ＡｌＣ可能更适
合作为 Ｚｎ基复合材料的增强相。

本实验首先采用无压烧结法合成了高纯的

Ｃｒ２ＡｌＣ粉末，然后采用热压烧结法合成了 Ｚｎ
Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料，并表征了复合材料的基本物理
性能，进一步研究了 Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒的含量对 Ｚｎ
Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料的摩擦磨损性能的影响。

１　实　验

采用无压烧结法合成高纯 Ｃｒ２ＡｌＣ粉末，过筛

后得到的粉末颗粒尺寸不超过３８μｍ。用 Ｘ射线

lenovo
全文下载

kns.cnki.net/kcms/detail/11.2625.V.20170914.0947.002.html
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　第 ４期 李志，等：ＺｎＣｒ２ＡｌＣ复合材料的制备与摩擦磨损性能

衍射仪（ＸＲＤ）进行物相检测并进行定量分析，得
到的 Ｃｒ２ＡｌＣ粉末纯度大于９８％。购买得到的 Ｚｎ
粉颗粒尺寸小于３８μｍ，纯度大于９９．９％。

在 Ｚｎ粉中加入不同比例的 Ｃｒ２ＡｌＣ粉末，增
强相质量分数在 ５％ ～３０％之间变化（分别记为
Ｚｎ５％Ｃｒ２ＡｌＣ、Ｚｎ１０％Ｃｒ２ＡｌＣ、Ｚｎ２０％Ｃｒ２ＡｌＣ、Ｚｎ
３０％Ｃｒ２ＡｌＣ），用球磨机充分混合１２ｈ后得到混合
均匀的 ＺｎＣｒ２ＡｌＣ复合粉末。将粉末分别装进石
墨模具中，在氩气气氛保护下，以 １０℃／ｍｉｎ的升
温速率升至４００℃，施加５０ＭＰａ压力，保温３ｈ，卸
载压力，停止加热，随炉冷却至室温。为了对比材

料性能的变化，在相同实验条件下制备了纯

Ｚｎ样品。
制备的纯Ｚｎ和复合材料块状样品，用阿基米

德排水法测量其密度，用型号为 Ｄ／ＭＡＸ２５００的
ＸＲＤ分析材料的物相，用 ＬＥＩＣＡＤＭ４００光学显
微镜观察材料的金相组织，用 ＦＭ８００显微维氏硬
度计测量硬度。用 ＵＭＴ２摩擦磨损试验机进行
摩擦磨损实验。选用 ４５＃钢钢球为对磨体，摩擦
方式为球块式往复运动摩擦。在室温下进行干
摩擦试验，滑块运动频率 ５Ｈｚ，振幅 ４ｍｍ，载荷
１Ｎ，滑动时间 ２０ｍｉｎ。相同条件下的样品重复 ３
次实验。磨损率计算式为

ＷＲ＝
ｍｉ－ｍｆ
ρＮｄ

（１）

式中：ＷＲ为材料的磨损率；ｍｉ为样品的初始质
量；ｍｆ为样品磨损后的质量；ρ为样品的实际密
度；Ｎ为实验加载载荷；ｄ为实验过程中的滑动距
离。研究 Ｃｒ２ＡｌＣ含量对复合材料摩擦磨损性能
的影响，用 ＪＳＭ７５００扫描电子显微镜（ＳＥＭ）观察
磨损后的材料表面形貌。

２　结果与分析

２．１　物相与金相
图１为纯 Ｚｎ和复合材料样品的 ＸＲＤ图谱，

可以发现，除了基体 Ｚｎ和增强相 Ｃｒ２ＡｌＣ的衍射
峰之外，没有检测到任何其他物质的衍射峰，表明

复合材料在制备过程中未发生氧化，并且基体 Ｚｎ
与增强相 Ｃｒ２ＡｌＣ之间没有相互反应。

纯 Ｚｎ和复合材料的金相组织照片如图 ２所
示。从图２（ａ）可以看出纯 Ｚｎ样品中分布有一些
小气孔。当 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数为５％和１０％时（见
图２（ｂ）和２（ｃ）），基体与增强相界面接合良好，
两相分布也较为均匀，增强相 Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒大小约
为３０μｍ，仍有少量气孔。而当 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数
为２０％时，如图 ２（ｄ）所示，Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒大量团
聚，分布不均匀，同时在基体与增强颗粒界面处

有孔洞存在。Ｃｒ２ＡｌＣ含量继续增长到 ３０％，如
图 ２（ｅ）所示，Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒团聚严重，两相界面
处存在大量的孔洞，使材料呈现为多孔的蓬

松结构。

图 １　纯 Ｚｎ及复合材料的 ＸＲＤ图谱

Ｆｉｇ．１　ＸＲＤｐａｔｔｅｒｎｓｏｆｐｕｒｅＺｎａｎｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

图 ２　纯 Ｚｎ及复合材料的金相组织

Ｆｉｇ．２　ＭｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｆｐｕｒｅＺｎａｎｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

２．２　维氏硬度与相对密度
图３为 ＺｎＣｒ２ＡｌＣ复合材料的维氏硬度和相

对密度随 Ｃｒ２ＡｌＣ的质量分数变化的曲线。由
图３可见，当 Ｃｒ２ＡｌＣ的质量分数从 ５％增长到
２０％时，材料维氏硬度逐渐提高，最高可达到纯

Ｚｎ硬度的 １．５２倍；Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数为 ３０％时，
维氏硬度反而显著降低。原因在于增强颗粒

Ｃｒ２ＡｌＣ的硬度大大高于基体 Ｚｎ，由于增强效应，
适量的 Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒可使复合材料的维氏硬度明
显提高，而过量的Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒倾向于团聚，使两
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图 ３　纯 Ｚｎ及复合材料的硬度和相对密度

Ｆｉｇ．３　Ｖｉｃｋｅｒｓｈａｒｄｎｅｓｓａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅｄｅｎｓｉｔｙｏｆ

ｐｕｒｅＺｎａｎｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

相分布不均匀，影响了两相间的结合，孔隙增多，

故而材料的硬度值不升反降。此外，材料的相对

密度随增强相质量分数的增加而减小。一方

面，Ｚｎ的熔点为 ４１９℃，在 ４００℃下为固相烧结，
此时材料的致密化方式主要为固态扩散

［１６］
；另

一方面，增强相质量分数越高，越容易团聚，会

阻碍基体晶粒的晶界流动性，使材料致密化困

难，导致复合材料的气孔逐渐增多，相对密度逐

渐下降。

２．３　摩擦磨损性能
图４（ａ）～（ｅ）给出了纯 Ｚｎ及复合材料的摩

擦系数随滑动时间的变化曲线。由图 ４（ａ）可见，
纯Ｚｎ的摩擦系数约为０．７５，在整个滑动摩擦

过程中摩擦系数都比较稳定。由图４（ｂ）可见，复
合材料 Ｚｎ５％Ｃｒ２ＡｌＣ在摩擦运开始的前５～
１０ｍｉｎ内，其摩擦系数随时间的变化幅度较大，为
磨合阶段；１０ｍｉｎ后，过渡到稳定阶段，材料的摩
擦系数随时间变化的曲线变得平滑，基本稳定在

０．８５左右。图４（ｃ）和 ４（ｄ）显示了与图 ４（ｂ）一
样的摩擦系数变化趋势，最终 Ｚｎ１０％Ｃｒ２ＡｌＣ和
Ｚｎ２０％Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料的摩擦系数分别稳定在
０．７０和０．６５左右。由图 ４（ｅ）可见，当复合材料
中Ｃｒ２ＡｌＣ的质量分数达到３０％时，其摩擦系数异
常稳定，波动性极小，为 ０．１５±０．０２，比纯 Ｚｎ低
８０％。图４（ｆ）为各复合材料在稳定状态下的摩
擦系数。由图 ４（ｆ）可见，当 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数为
５％ ～３０％时，随着 Ｃｒ２ＡｌＣ的质量分数的上升，复
合材料的摩擦系数呈下降趋势。Ｚｎ基体中添加
Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒对复合材料的摩擦磨损性能是有利
的。特别是对于 Ｚｎ３０％Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料，其摩擦
系数降到了０．１５。这是由于 Ｃｒ２ＡｌＣ的高含量导
致复合材料难以致密化，材料表面气孔较多，而复

合材料与磨球之间的接触形式是点接触，样品的

多孔结构使材料的摩擦系数急剧下降。因此，增

强相 Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒的引入，降低了复合材料的摩擦
系数，增强了材料的耐磨性。

复合材料的磨损率随 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数变
化关系如图 ５所示。纯 Ｚｎ的磨损率为 ９．６１×
１０－４ｍｍ３·Ｎ－１·ｍ－１

，随着 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数的
增加，复合材料的磨损率逐渐降低，Ｚｎ３０％Ｃｒ２ＡｌＣ

图 ４　摩擦系数随滑动时间的变化

Ｆｉｇ．４　Ｆｒｉｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｖｅｒｓｕｓｓｌｉｄｉｎｇｔｉｍｅ
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　第 ４期 李志，等：ＺｎＣｒ２ＡｌＣ复合材料的制备与摩擦磨损性能

的磨损率最小，为 １．８７×１０－４ｍｍ３·Ｎ－１·ｍ－１
，

比纯 Ｚｎ降低了 ８０．５４％。本实验所测试的复合
材料试样磨损率的范围为（２～９）×１０－４ｍｍ３·
Ｎ－１·ｍ－１

。该结果与 Ｇｕｐｔａ等［１２］
研究的 Ｔｉ３ＳｉＣ２

颗粒增强 Ｚｎ基复合材料得到的结果类似。
图６（ａ）～（ｅ）为复合材料的磨损表面形貌照

图 ５　纯 Ｚｎ及复合材料的磨损率

Ｆｉｇ．５　ＷｅａｒｒａｔｅｓｏｆｐｕｒｅＺｎａｎｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

片。由图６（ａ）可见，纯 Ｚｎ样品磨损表面有粉末
碎屑和剥离凹坑。由图 ６（ｂ）可见，复合材料 Ｚｎ
５％Ｃｒ２ＡｌＣ中，Ｃｒ２ＡｌＣ含量较低，磨损表面存在松
散的磨料碎片和大片脱层，可认为磨损类型是磨

料磨损和剥层磨损。由图 ６（ｃ）可见，Ｚｎ１０％
Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料磨损表面存在浅的犁沟和薄的
脱层而没有剥离凹坑。由图 ６（ｄ）可见，Ｚｎ２０％
Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料磨损表面相对平滑，分布着浅而
直的犁沟，磨损程度比其他样品轻。这种磨损表

面形貌的演变现象，是引入了具有自润滑性质的

Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒导致的。由图 ６（ｅ）可见，Ｚｎ３０％
Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料，由于多孔特征，在磨损过程中
脱落的磨料填充于孔隙中，使得样品的磨损表面

非常光滑，这种磨损形貌在 ＡｌＴｉ３ＳｉＣ２复合材料

相对于 Ａｌ２Ｏ３的干摩擦实验中也可观察到
［１７］
。

结合 Ｇｕｐｔａ和 Ｂａｒｓｏｕｍ［１８］研究基于 ＭＡＸ相复合
材料的摩擦学结论，分析本实验中样品磨损表面

的特性，可以得出复合材料样品的磨损机制是磨

粒磨损和剥层磨损。

图 ６　纯 Ｚｎ及复合材料的磨损表面形貌

Ｆｉｇ．６　ＷｏｒｎｓｕｒｆａｃｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｐｕｒｅＺｎａｎｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

３　结　论

本文采用无压烧结合成了高纯 Ｃｒ２ＡｌＣ粉末，

采用热压烧结法制备了 ＺｎＣｒ２ＡｌＣ复合材料，研
究了 Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒的加入量对复合材料的金相组
织、维氏硬度及摩擦磨损性能等的影响，可得出以

下结论：

１）Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数在 ５％ ～２０％范围内，复
合材料的硬度随 Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数增加而提高，当
Ｃｒ２ＡｌＣ质量分数过高（３０％）时，复合材料难以致
密化，硬度值不升反降。

２）在 Ｚｎ基体中添加 Ｃｒ２ＡｌＣ颗粒，摩擦系数
由纯 Ｚｎ的０．７５降低到 Ｚｎ２０％Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料

的０．６５；磨损率由纯 Ｚｎ的 ９．６１×１０－４ ｍｍ３·
Ｎ－１·ｍ－１

降低到 Ｚｎ３０％ Ｃｒ２ＡｌＣ复合材料的

１．８７×１０－４ｍｍ３·Ｎ－１·ｍ－１
，复合材料的摩擦磨

损性能明显提升。

３）复合材料在干摩擦实验条件下的磨损机

制以磨粒磨损为主，并有轻微的剥层磨损。
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可吸收胶原膜的体内免疫反应评价

张林，孙磊，徐梦
!

，牛旭锋

（北京航空航天大学 生物与医学工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：免疫应答反应一直是限制可植入生物材料应用的关键因素之一。实验评估
了２种用于骨修复的胶原膜在体内的免疫反应，希望为其临床试验提供依据。在将 ２种膜皮
下植入到 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠后的第１４天，与阴性对照（ＮＣ，未植入材料）相比，脾和淋巴结没有明
显肿大，淋巴结细胞数几乎没差异，而脾细胞数大约是 ＮＣ的 ２倍。流式细胞术分析显示植入
胶原膜１导致脾中 Ｔ细胞比例减少了约１３％，但是没有影响 Ｔ细胞亚群，而植入胶原膜２对小
鼠的脾细胞组成没有明显影响；２种胶原膜都激活了一定的 Ｂ细胞，激活率大约为 ＮＣ小鼠的
２倍。淋巴细胞体外增殖实验显示与 ＮＣ组无显著差异。酶联免疫吸附测试表明胶原膜 １导
致了第１４天血清中的抗体浓度升高至 ＮＣ小鼠的２倍。局部 Ｈ＆Ｅ染色显示 ２种材料都引起
了轻微的细胞浸润。这２种胶原膜引起的免疫反应很微弱，可以被应用于临床试验。

关　键　词：胶原膜；骨修复；免疫应答；流式细胞术；炎症
中图分类号：Ｒ３１８．０６
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　　引导组织再生术（ＧｕｉｄｅｄＴｉｓｓｕｅＲｅｇｅｎｅｒａ
ｔｉｏｎ，ＧＴＲ）常用于牙周修复，主要是在伤口处使
用一种闭塞膜形成一种物理屏障，阻止牙结缔组

织向牙根面生长，为牙周膜、牙骨质和牙槽骨的修

复提供空间和时间。ＧＴＲ已经被提出作为根管
治疗的辅助手段来促进骨再生

［１］
，并且使用 ＧＴＲ

以促进牙周再生已经取得了满意的结果
［２］
，尤其

在较严重的根尖周病变和贯穿病变的情况下。目

前的研究发现，使用可吸收的屏障材料比不可吸

收的材料，或者不使用屏障材料的效果要好
［１］
。

理想的屏障材料需满足以下几个条件：生物相容

的，能够作为屏障防止其他细胞类型向根面生长，

允许营养物质和空气通过，允许组织整合进材料

却又不影响其防止内皮细胞向下生长的功能，提

供并维持一个靠近根面的空间，具有便于加工的

结构等
［１］
。

胶原已经被用于骨修复，不仅因为它是骨基

质的主要成分，具有良好的生物相容性和生物降

解性，无细胞毒性，较低的免疫原性，易被加工成

为不同的形式
［３］
。此外，胶原还是一种牙周膜成

纤维细胞的趋化因子
［４］
，能够阻挡内皮细胞的迁

移，并且具有止血效应
［５］
。在胶原作为屏障材料

的研究中都发现了牙再生的现象，并且 ５个月之
后胶原全部降解

［６］
。可见，胶原作为引导膜治疗

牙周病具有一定的优势，是一种较理想的材料，所

以用于牙修复的胶原膜被广泛研究，但是其能否

成为广泛应用的产品还得经过另一项检测，也就

是免疫学评价，因为免疫原性是产生免疫毒性的

主要原因。

众所周知，大多数胶原都来源于动物，因而

提取的胶原中残留动物蛋白、ＤＮＡ、细胞是难以
避免的。有研究表明，胶原的结构、残留的非胶

lenovo
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原蛋白和细胞、胶原的交联方式等都会对胶原

的免疫原性产生影响
［７］
。因此，为了病人的安

全和产品的广泛使用，进行免疫原性评价是十

分必要的。

以往也有类似的研究，但是都不够深入全面，

大多都只是停留在炎症的研究，而组织学检验和

抗体检测是使用最广泛的评价方法
［８１０］
。在本实

验中对猪来源的 ２种骨导膜进行了免疫学评价，
希望为其广泛的应用于临床奠定基础。本实验制

定了一套较完整的免疫原性检测方案，通过将其

植入到 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠皮下，定期取样检测来分析
胶原膜引起的免疫应答反应，检测指标涵盖了细

胞免疫和体液免疫，局部免疫和系统免疫，免疫器

官、免疫细胞和免疫分子，对胶原膜的临床应用具

有重要意义。

１　实　验
１．１　动物与材料

动物实验已经获得了北京大学生物医学伦理

委员会的批准，并严格按照其规定来饲养动物。

本实验共需要２０只 ６～８周，体重 ２０ｇ左右的雌
性 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠。实验共分为 ４组，每组 ５只，包
括２个实验组（Ｓ１和 Ｓ２，分别植入胶原膜 １和胶
原膜２），阳性对照组（ＰＣ，植入猪皮），阴性对照
组（ＮＣ，只做手术，不植入）。材料由深圳兰度生
物材料有限公司提供。

１．２　皮下植入
以５０ｍｇ／ｋｇ的比例腹腔注射 ｗ／ｖ分数０．５％

的戊巴比妥钠生理盐水溶液麻醉小鼠，待小鼠昏

迷之后，选取一块背部脊柱两侧的皮肤，脱毛并用

体积分数７５％酒精消毒，用无菌手术剪剪开一个
约１ｃｍ的伤口并撑开皮肤，放入材料，缝合伤口
（ＮＣ组不植入直接缝合）。总共在每只老鼠背部
３个不同位置皮下植入各１次，一周一次。
１．３　取　样
１．３．１　取　血

分别在 ３次植入后第 ３天和第 ７天，分别剪
去约１ｃｍ长度的尾尖取血，用 ＥＰ管收集，待血液
分层之后，１００００ｒ／ｍｉｎ离心５ｍｉｎ，收集上清液于
另一干净的 ＥＰ管，标记，置于 －２０℃冰箱供检测
抗体。到第１４天时，直接摘除一只眼球取血，后
面的处理同上。

１．３．２　脏器处理
第１４天取血之后，拉颈处死小鼠，无菌环境

下摘除脾和腋下淋巴结，浸泡于无菌磷酸盐缓冲

液（ＰｈｏｓｐｈａｔｅＢｕｆｆｅｒＳｏｌｕｔｉｏｎ，ＰＢＳ）中。将脾脏研

磨成单细胞悬液，８００ｒ／ｍｉｎ离心５ｍｉｎ，去上清，加
入１ｍＬ红细胞裂解液，室温 １ｍｉｎ，再加 ＰＢＳ至
５ｍＬ以终止反应，离心去上清，加入一定量 ＰＢＳ
悬浮细胞并混匀。取出少量稀释到适当倍数，进

行细胞计数。淋巴结也经过类似的处理，只是不

需要加红细胞裂解液，直接稀释计数。

１．３．３　局部组织处理
剪下最后一次植入部位的皮肤和材料，浸泡

于 ｗ／ｖ分数４％多聚甲醛中固定，供组织学分析。
１．４　细胞表型和流式细胞术

用于脾细胞表型识别和筛选的５种荧光单克
隆抗体分别是 ａｎｔｉＣＤ１９ＰＥＣｙ７、ａｎｔｉＴＣＲＡＰＣ、
ａｎｔｉＣＤ４ＦＩＴＣ、ａｎｔｉＣＤ８ＰｅｒＣＰ、ａｎｔｉＫｉ６７ＰＥ。将
单细胞悬液加入 ２ｍＬ尖底离心管中，１５００ｒ／ｍｉｎ
离心５ｍｉｎ，弃上清液。加冷 ＰＢＳ１ｍＬ，离心洗涤，
弃上清液。加入用 ＰＢＳ稀释的荧光素标记的抗
体２００μＬ。用微量移液器轻轻吹打混匀，４℃或置
冰上孵育 ０．５～１ｈ。离心弃上清液，加入冷 ＰＢＳ
１ｍＬ，离心洗涤 ２次，以除去未结合的多余抗体
成分。向细胞中加入冷 ＰＢＳ５００μＬ，吹打混匀，置
流式管中，４℃避光保存，待测［１１１２］

。

１．５　细胞增殖

按每孔２×１０５的细胞数量取得细胞，离心去
上清，加入１６４０培养基（含体积分数 １０％胎牛血
清，体积分数 １％双抗）２００μＬ，并按比例加入佛
波酯（Ｐｈｏｒｂｏｌ１２Ｍｙｒｉｓｔａｔｅ１３Ａｃｅｔａｔｅ，ＰＭＡ）和离
子霉素（Ｉｏｎｏｍｙｃｉｎ，Ｉｏｎｏ）使之终浓度为 １００ｎｇ／
ｍＬ和 １０００ｎｇ／ｍＬ，混匀后加入 ９６孔板，放入二
氧化碳培养箱培养。４８ｈ后用 ＭＴＳ试剂盒检测
细胞增殖情况，具体来说，取出孔板，小心吸出上

层培养液，每孔加 ２０μＬＭＴＳ和 ８０μＬ１６４０培养
液混合液，培养箱孵育１ｈ，用酶标仪测 ４９０ｎｍ处
的吸光度。

１．６　酶联免疫吸附测试
用包被液以 １∶１０００稀释包被抗体，每个孔

１００μＬ，４℃过夜孵育。倒去包被液，每孔加入
２００μＬＰＢＳＴ（体积分数 ０．０５％ 吐温２０的 ＰＢＳ
溶液）洗涤１ｍｉｎ，洗 ３次，用纱布包住拍干水分。
加入２００μＬＰＢＳＢ（ｗ／ｖ分数１％牛血清白蛋白的
ＰＢＳ溶液）封闭液，室温放置２ｈ后，倾去液体，拍
干水分。加入稀释好的样品（ＩｇＧ１∶１０００００，
ＩｇＭ１∶１００００）以 及 标 准 品 （ＩｇＧ １∶２５０００，
ＩｇＭ１∶５０００）１００μＬ，并设置空白对照，室温２ｈ。
洗涤６次，拍干水分。辣根过氧化物酶标记的一
抗用 ＰＢＳＢ稀释１０００倍，每孔加１００μＬ，室温２ｈ，
洗涤６次，拍干。加 １００μＬ３，３′，５，５′四甲基联苯

０８８
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胺，黑暗孵育１０ｍｉｎ（ＩｇＭ）／２０ｍｉｎ（ＩｇＧ）后，加５０μＬ
终止液（２ｍｏｌ／Ｌ硫酸溶液），４５０ｎｍ测吸光度［１３］

。

１．７　Ｈ＆Ｅ
如文献［１４］所述，皮肤组织经过 ｗ／ｖ分数

４％多聚甲醛固定之后，经过水洗，酒精梯度脱水，
透明，石蜡包埋。石蜡块被切成３～５μｍ的薄片，
置于载玻片上，脱蜡之后再进行 Ｈ＆Ｅ染色，按标
准步骤进行。

１．８　数据处理
所有数据都是由至少 ３个平行样本得出的，

数据显示为 ｍｅａｎ±ＳＤ（均值 ±标准差），作图是
采用 ＧｒａｐｈＰａｄＰｒｉｓｍ软件，数据分析采用单因素
方差分析，当 ｐ＜０．０５， ｐ＜０．０１， ｐ＜
０．００５时，差异被视为具有统计学意义，文中所有
比较都是与 ＮＣ组比。

２　结果与讨论

２．１　免疫器官及细胞计数
脾和淋巴结是淋巴细胞的主要栖息地，也是

免疫反应发生的主要场所，因此观察脾和淋巴结

的大小以及其中的免疫细胞数目能从一定程度上

反映免疫反应的强弱。图 １所示为 ３次免疫后
第１４天时小鼠的脾和淋巴结的形态，可以看到
Ｓ１和 Ｓ２组的脾和淋巴结与正常的脾和淋巴结对
比，都没有表现出明显的大小变化，而 ＰＣ组的脾
出现了剧烈的膨大，比 ＮＣ组的 ２倍还大，淋巴结
也明显较大。脾细胞计数结果见图 ２（ａ），２个实
验组的脾细胞数约为２×１０８，稍高于ＮＣ组的１×
１０８，但差异无统计学意义。而 ＰＣ组细胞数目也
正如看到的急剧膨大的脾一样，远远高于 ＮＣ组，
约４．７×１０８。淋巴结细胞数目见图２（ｂ），无论是
ＰＣ组还是２个试验组，都与 ＮＣ组的差异无统计
意义，但是也能看到 ＰＣ的淋巴结中的细胞数目
（约８．５×１０７）高于其他组，约是ＮＣ组（约２．８×

图 １　脾和淋巴结形态

Ｆｉｇ．１　Ｉｍａｇｅｓｏｆｓｐｌｅｅｎａｎｄｌｙｍｐｈｎｏｄｅｓ

图 ２　脾和淋巴结的免疫细胞计数结果

（ｐ＜０．００５）

Ｆｉｇ．２　Ｉｍｍｕｎｅｃｅｌｌｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｐｌｅｅｎａｎｄ

ｌｙｍｐｈｎｏｄｅｓ（ｐ＜０．００５）

１０７）的３倍。无论是免疫器官还是其中的免疫细
胞数目，结果都基本一致，即２种胶原膜对小鼠的
免疫刺激都较小。

２．２　脾淋巴细胞表型
正常脾淋巴细胞中 Ｔ细胞约占 ４０％，Ｂ细胞

占６０％，ＣＤ４／ＣＤ８＝２∶１。ＣＤ４＋Ｔ细胞与 ＣＤ８＋
Ｔ细胞的比值变化能从一定程度上反应机体的免
疫功能状态。本实验分析了脾淋巴细胞的表型，

每个组有３个平行样本，规律类似，代表性流式图
如图３所示，图中比例表示对应类别细胞占总测
试细胞的比例。由图３可得到各组脾淋巴细胞中
ＣＤ４＋Ｔ细胞、ＣＤ８＋Ｔ细胞和 Ｂ细胞的含量百分
比。对比试验组和对照组结果可以得出，Ｓ２组的
脾细胞组成比例正常，与 ＮＣ组无明显差异；Ｓ１
组中，脾内 Ｔ细胞比例减少了约 １３％，Ｂ细胞比
例轻微增多，但整体变化较 ＰＣ组（Ｔ细胞比例与
正常组比较下降了约 ２２％，Ｔ、Ｂ细胞比例明显失
衡）明显更小。且对比正常 Ｔ细胞亚群 ＣＤ４／ＣＤ８
比例（约２．３）可知 Ｓ１组和 Ｓ２组 ＣＤ４／ＣＤ８比例
（分别为２．１和 ２．５）正常；而 ＰＣ组 ＣＤ４／ＣＤ８比
偏低（约１．５）。由此实验结果可初步得出结论，
胶原膜１的植入会引起小鼠轻微的免疫应答反
应，但未影响其免疫系统的正常机能；而胶原

膜２对小鼠的影响极小。
２．３　脾淋巴细胞活化

Ｔ细胞的活化通过 ２个亚群 ＣＤ４＋细胞和
ＣＤ８＋细胞反映，Ｂ细胞的活化则通过 ＣＤ１９＋细
胞反映。本实验对 ＣＤ４＋、ＣＤ８＋和 ＣＤ１９＋细胞
表面的 Ｋｉ６７表达进行了检测，因为 Ｋｉ６７是与细
胞活化和增殖相关的分子。每个组有３个平行样
本，规律类似，代表性的流式分析图如图 ４所示。
通过图４可以看出，各组别的 ＣＤ４＋和 ＣＤ８＋Ｔ
细胞的活化状态无太大区别，但还是能看出 ＰＣ
组和 Ｓ１组的 ＣＤ４＋Ｔ细胞活化相对较多，活化比
例 比 ＮＣ 组 高 出 约 ５％；Ｓ１ 组 和 Ｓ２组
的Ｂ细胞活化稍有增加，约为ＮＣ组（５．１４％）的

１８８
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图 ３　流式细胞术分析脾淋巴细胞表型

Ｆｉｇ．３　Ｓｐｌｅｎｉｃｃｅｌｌｓ’ｐｈｅｎｏｔｙｐｅａｎａｌｙｓｉｓｂｙｆｌｏｗｃｙｔｏｍｅｔｒｙ

２倍，但 Ｓ１（１３．２９％）多于 Ｓ２（９．６１％），ＰＣ组 Ｂ
细胞明显处于过度活跃状态中，活化率高达

１９．６４％，大约是 ＮＣ组的 ４倍。这些结果表明植
入胶原膜引起了适当的免疫细胞激活，即小鼠对

胶原膜作出了轻微免疫反应，对比２种胶原膜，胶
原膜１引起的反应更明显。
２．４　淋巴细胞增殖

水溶性甲
!

化合物（ＭＴＳ）能被细胞线粒体中
的脱氢酶还原为具有高度水溶性的有色甲

!

产

物，生成的甲
!

物的数量与活细胞的数量成正比。

用酶标仪在４９０ｎｍ波长处测定其光吸收值，可间
接反映活细胞数量。淋巴细胞的增殖能力代表了

其向淋巴母细胞的转化情况，而淋巴母细胞的转

化率可以反映免疫反应水平。本实验采用 ＰＭＡ
和 Ｉｏｎｏ体外刺激细胞增殖来检测细胞的活化情
况，结果如图５所示，图中“”表示 ＰＣ组和 ＮＣ
组的吸光度差异具有高度的统计学意义。植入胶

原膜第１４天之后的老鼠的脾细胞和淋巴结细胞，
均没有像 ＰＣ组细胞那样表现出显著高于正常小
鼠细胞的增殖能力，吸光度都在０．５左右，与正常
小鼠的差异无统计学意义，也就是说明材料没有

刺激大量的免疫细胞活化，即免疫反应微弱。

２．５　血清中抗体水平
抗体是由浆细胞分泌的用来鉴别和中和外来

抗原的物质，在体液免疫中起着重要的作用。本

实验检测了血清中的 ＩｇＭ和 ＩｇＧ，二者分别在初
次免疫应答和再次免疫应答中起作用，因此 ＩｇＧ
产生较晚。酶联免疫吸附测试结果显示各组中

ＩｇＭ浓度没有显著差异（本文未给出）。对此分析
这可能是因为在 ３次植入免疫中，第 １次植入时
机体免疫主要为初次免疫应答，ＩｇＭ水平较高；随
着后续增强免疫的进行，机体免疫应答逐渐以再

次免疫应答为主，初次免疫应答的水平逐渐减弱，

故在３次免疫后第３天检测时机体初次应答水平
已经处于较弱阶段，因此 ＩｇＭ浓度整体水平较低，
故４组小鼠组间无明显差异。ＩｇＧ浓度的检测结
果如图６所示，Ｓ１组的 ＩｇＧ浓度一直处于上升趋
势，但曲线斜率明显小于 ＰＣ组，Ｓ１组第 １４天血
清中的 ＩｇＧ浓度（约 １２ｍｇ／ｍＬ）约是 ＮＣ组（约
５．５ｍｇ／ｍＬ）的２倍；而 Ｓ２组的 ＩｇＧ浓度在第７天
出现了轻微地上升，从 ４ｍｇ／ｍＬ到 ８ｍｇ／ｍＬ，
第１４天时与第７天差别不大。总体来说，２个实验
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图 ４　ＣＤ４＋Ｔ细胞、ＣＤ８＋Ｔ细胞和 ＣＤ１９＋细胞的 Ｋｉ６７表达情况

Ｆｉｇ．４　Ｋｉ６７ｅｘｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆＣＤ４＋Ｔｌｙｍｐｈｏｃｙｔｅｓ，ＣＤ８＋ＴｌｙｍｐｈｏｃｙｔｅｓａｎｄＣＤ１９＋ｌｙｍｐｈｏｃｙｔｅｓ

图 ５　脾和淋巴结细胞体外增殖情况 （ｐ＜０．０１）

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｏｌｉｆｅｒａｔｉｏｎｉｎｖｉｔｒｏｏｆｓｐｌｅｎｉｃｃｅｌｌｓａｎｄ

ｌｙｍｐｈｎｏｄｅｓｃｅｌｌｓ（ｐ＜０．０１）
图 ６　血清中 ＩｇＧ浓度随时间的变化

Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｏｆＩｇＧｉｎｓｅｒｕｍｗｉｔｈｔｉｍｅ
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组与 ＮＣ组的 ＩｇＧ浓度变化差异不大，尤其是
Ｓ２组。Ｌｉｕ等［１５］

也有类似的发现，将猪源Ⅰ型胶
原膜作为角膜原位移植到 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠后，在
第１４天的血清中也检测到了 ＩｇＧ，并且浓度随时
间升高。而 Ｐａｔｉｎｏ等［１６］

的研究表明在 Ｗｉｓｔａｒ大
鼠的血清中没有检测到针对猪源胶原膜的抗体，

这种差异可能是由于动物的种类不同而导致的。

由此可见，本实验中的猪来源的胶原膜 １有可能
对小鼠产生了一定的刺激作用，以至于小鼠体内

产生了适当的 ＩｇＧ抗体来中和这种外来抗原，而
胶原膜２对小鼠的刺激是不明显的。
２．６　细胞浸润

以上的实验都是针对系统性的免疫反应，细

胞浸润测试则是用来评价局部免疫反应。局部炎

症反应的一个特征是炎性细胞浸润，因此在本实

验中笔者采用 Ｈ＆Ｅ染色来检查植入局部的炎症
发生情况。代表性的 Ｈ＆Ｅ染色如图７所示，Ｍ为
植入的材料，右图是左图的局部放大。植入之后

第１４天，在 ＰＣ组的组织中，大量的细胞聚集在整
个材料之中，也就是说炎症反应剧烈；与未植入

的皮肤相比，在胶原膜１和胶原膜２的周围有稍

图 ７　植入部位 Ｈ＆Ｅ染色

Ｆｉｇ．７　Ｈ＆Ｅｓｔａｉｎｉｎｇｏｆｉｍｐｌａｎｔａｔｉｏｎｓｉｔｅｓ

多的细胞浸润，并且胶原膜 １周围的细胞数量多
于胶原膜 ２，但都只是围绕在材料周围。这种现
象与以往的研究结果一致，Ｌｉｕ等［１５］

的研究在植

入后第１２天也发现细胞浸润现象只发生在胶原
材料周围，而没有侵入其中。猜测可能是由于胶

原本身的免疫原性比较低，以至于浸润细胞少且

细胞浸润的速度慢。由此可见这２种材料会引起
轻微的局部炎症反应，并且胶原膜 １引起的炎症
稍强于胶原膜２。

本文实验中的２种胶原膜唯一的差别在于胶
原膜１是经过了过氧化氢灭菌处理，而胶原膜 ２
没有。过氧化氢是一种强氧化剂，其灭活微生物

的原理是通过解离高活性的羟基，攻击破坏微生

物的细胞壁、ＤＮＡ、脂类以及蛋白质等，对包膜病
毒作用尤为明显，生成产物只有水和氧气，广泛应

用于生物医药领域
［１７１８］

。本实验中几乎所有的

结果都表明胶原膜１在 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠中引起的免
疫反应明显强于胶原膜 ２，推测主要原因是过氧
化氢破坏了胶原的结构，使之抗原决定簇更多地

暴露，从而增强了其免疫原性。有研究结果表

明
［１９］
，当过氧化氢浓度低于 ２％（体积分数）时，

主要以氧化基团与胶原的交联为主，而当过氧化

氢浓度达到３％时，氧化能力变强，以至于破坏了
胶原的结构，此时的作用以降解为主。

３　结　论

１）本文提出了一套免疫原性检测方案，可以
用于检测所有可植入生物材料的免疫原性，能为

生物医用材料的生物安全性检测提供参考。

２）胶原膜 １在 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠中引起了轻微
的系统性免疫反应，包括脾细胞数目和活化以及

ＩｇＧ抗体分泌增多，但是与未植入材料的老鼠无
具有统计学意义的差异。另外，胶原膜 １在植入
局部引起了一定的细胞浸润，即炎症。

３）胶原膜 ２在 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠中也引起了轻
微的系统性免疫反应，主要是脾细胞数目增多，和

Ｂ细胞活化增多，但是程度比胶原膜 １要轻，还发
生了反应程度比胶原膜１稍轻的局部炎症。

４）２种胶原膜在 ＢＡＬＢ／ｃ小鼠中引起的免疫
反应较弱，比 ＮＣ组稍强，远远不及 ＰＣ组，因此，
这２种胶原膜，尤其是胶原膜 ２，可被认为是安全
可靠的骨修复材料，能被应用于临床试验。

致谢　感谢北京大学医学部王巍老师在实验
中给予的指导与帮助，感谢谷歌生物科技有限公

司给予技术支持。
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ｔｙｏｆｓｉｌｋｔｒｏｐｏｅｌａｓｔｉｎｐｒｏｔｅｉｎｐｏｌｙｍｅｒｓ［Ｊ］．Ｂｉｏｍａｔｅｒｉａｌｓ，２０１４，

３５（１９）：５１３８５１４７．

［１５］ＬＩＵＬ，ＫＵＦＦＯＶＡＬ，ＧＲＩＦＦＩＴＨＭ，ｅｔａｌ．Ｉｍｍｕｎｏｌｏｇｉｃａｌｒｅ

ｓｐｏｎｓｅｓｉｎｍｉｃｅｔｏｆｕｌｌｔｈｉｃｋｎｅｓｓｃｏｒｎｅａｌｇｒａｆｔｓｅｎｇｉｎｅｅｒｅｄｆｒｏｍ

ｐｏｒｃｉｎｅｃｏｌｌａｇｅｎ［Ｊ］．Ｂｉｏｍａｔｅｒｉａｌｓ，２００７，２８（２６）：３８０７３８１４．

［１６］ＰＡＴＩＮＯＭＧ，ＮＥＩＤＥＲＳＭＥ，ＡＮＤＲＥＡＮＡＳ，ｅｔａｌ．Ｃｅｌｌｕｌａｒ

ｉｎｆｌａｍｍａｔｏｒｙｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏｐｏｒｃｉｎｅｃｏｌｌａｇｅｎｍｅｍｂｒａｎｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＰｅｒｉｏｄｏｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈ，２００３，３８（５）：４５８４６４．

［１７］方哲翔，王建华，袁平，等．医用胶原修复膜病毒灭活／去除

工艺的验证和评价［Ｊ］．中国生物制品学杂志，２０１６，２９

（１２）：１３４１１３４５．

ＦＡＮＧＺＸ，ＷＡＮＧＪＨ，ＹＵＡＮＰ，ｅｔａｌ．Ｖａｌｉｄａｔｉｏｎａｎｄｅｖａｌｕａ

ｔｉｏｎｏｆｉｎａｃｔｉｖａｔｉｏｎ／ｒｅｍｏｖａｌｏｆｍｅｄｉｃａｌｃｏｌｌａｇｅｎｒｅｐａｉｒｍｅｍ

ｂｒａｎｅ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｉｏｌｏｇｉｃａｌｓ，２０１６，２９（１２）：１３４１

１３４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］王朋．过氧化氢消毒灭菌技术介绍［Ｊ］．化工与医药工程，

２０１２，３３（６）：５１５３．

ＷＡＮＧＰ．Ｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｏｆｓｔｅｒｉｌｉｚａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｗｉｔｈｖａｐｏｒｉｚｅｄ

ｈｙｄｒｏｇｅｐｅｒｏｘｉｄｅ［Ｊ］．ＣｈｅｍｉｃａｌａｎｄＰｈａｒｍａｃｅｕｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，２０１２，３３（６）：５１５３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］龚居霞，刘新华，但卫华，等．过氧化氢处理对Ⅰ型胶原结构

和性能的影响［Ｊ］．中国皮革，２０１５（１）：１０１３．

ＧＯＮＧＪＸ，ＬＩＵＸＨ，ＤＡＮＷＨ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｈｙｄｒｏｇｅｎｐｅｒ

ｏｘｉｄｅｔｒｅａｔｍｅｎｔｏｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｙｐｅⅠ ｃｏｌｌａ

ｇｅｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎａＬｅａｔｈｅｒ，２０１５（１）：１０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张林　女，硕士研究生。主要研究方向：生物医用材料。

牛旭锋　男，博士，副教授，博士生导师。主要研究方向：生物

医用材料。
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Ｉｍｍｕｎｏｌｏｇｉｃａｌｒｅｓｐｏｎｓｅｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆａｂｓｏｒｂａｂｌｅ
ｃｏｌｌａｇｅｎｍｅｍｂｒａｎｅｉｎｖｉｖｏ

ＺＨＡＮＧＬｉｎ，ＳＵＮＬｅｉ，ＸＵＭｅｎｇｈａｎ，ＮＩＵＸｕｆｅｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＢｉｏｌｏｇｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＭｅｄｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｍｍｕｎｅｒｅｓｐｏｎｓｅｉｓｏｎｅｏｆｔｈｅｃｒｉｔｉｃａｌｆａｃｔｏｒｓｔｏｌｉｍｉｔｉｍｐｌａｎｔａｂｌｅｂｉｏｍａｔｅｒｉａｌｓ’ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ．Ｉｎ
ｔｈｉｓｓｔｕｄｙ，ｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｃｏｌｌａｇｅｎｍｅｍｂｒａｎｅｓｆｏｒｂｏｎｅｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｗｅｒｅｅｖａｌｕａｔｅｄｉｎｔｅｒｍｓｏｆｉｍｍｕｎｏｌｏｇｉｃａｌ
ｒｅｓｐｏｎｓｅｉｎｖｉｖｏ，ｗｈｉｃｈｉｓｈｏｐｅｄｔｏｌａｙｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｓｆｏｒｃｌｉｎｉｃａｌｔｒｉａｌｓ．Ａｔｄａｙ１４ｆｏｌｌｏｗｉｎｇｓｕｂｃｕｔａｎｅｏｕｓｉｍ
ｐｌａｎｔａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｗｏｍｅｍｂｒａｎｅｓｉｎＢＡＬＢ／ｃｍｉｃｅ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｎｅｇａｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ（ＮＣ，ｎｏｉｍｐｌａｎｔ），ｓｐｌｅｅｎ
ａｎｄｌｙｍｐｈｎｏｄｅｓｓｈｏｗｅｄｎｏｏｂｖｉｏｕｓｓｗｅｌｌｉｎｇ，ａｎｄｎｏｒｍａｌｌｙｍｐｈｎｏｄｅｓ’ｃｅｌｌｐｏｐｕｌａｔｉｏｎａｓｗｅｌｌａｓｏｎｅｆｏｌｄ
ｍｏｒｅｓｐｌｅｎｉｃｃｅｌｌｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｗａｓｏｂｓｅｒｖｅｄ．Ｆｌｏｗｃｙｔｏｍｅｔｒｙａｎａｌｙｓｉｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｄｔｈａｔｉｎｍｉｃｅｗｉｔｈｃｏｌｌａｇｅｎ
ｍｅｍｂｒａｎｅ１，ｓｐｌｅｎｉｃＴｌｙｍｐｈｏｃｙｔｅｓｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｄｅｃｒｅａｓｅｄｂｙａｂｏｕｔ１３％，ｂｕｔｎｏｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｃｈａｎｇｅｗａｓｄｉｓ
ｃｏｖｅｒｅｄｉｎＴｌｙｍｐｈｏｃｙｔｅｓｕｂｓｅｔｓ；ｃｏｌｌａｇｅｎｍｅｍｂｒａｎｅ２ｄｉｄｎｏｔｔｒｉｇｇｅｒａｐｐａｒｅｎｔｓｐｌｅｎｉｃｃｅｌｌｓｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎａｌｔｅｒ
ａｔｉｏｎ；ｔｈｅｔｗｏｍｅｍｂｒａｎｅｓａｃｔｉｖａｔｅｄｏｎｅｆｏｌｄｍｏｒｅＢｌｙｍｐｈｏｃｙｔｅｓｔｈａｎＮＣ．Ｅｎｚｙｍｅｌｉｎｋｅｄｉｍｍｕｎｏｓｏｒｂｅｎｔａｓ
ｓａｙｉｎｄｉｃａｔｅｄｔｈａｔｏｎｅｆｏｌｄｈｉｇｈｅｒＩｇＧｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｔｈａｎＮＣｗａｓｄｅｔｅｃｔｅｄｉｎｍｉｃｅｗｉｔｈｃｏｌｌａｇｅｎｍｅｍｂｒａｎｅ１
ｉｎｄａｙ１４．ＬｙｍｐｈｏｃｙｔｅｓｐｒｏｌｉｆｅｒａｔｉｏｎａｓｓａｙｉｎｖｉｔｒｏｄｉｄｎｏｔｓｈｏｗｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｆｒｏｍＮＣ．Ｈ＆Ｅｓｔａｉｎｉｎｇ
ｏｆｌｏｃａｌｔｉｓｓｕｅｓｅｘｈｉｂｉｔｅｄｓｌｉｇｈｔｃｅｌｌｉｎｆｉｌｔｒａｔｉｏｎａｒｏｕｎｄｔｈｅｔｗｏｍｅｍｂｒａｎｅｓ．Ｔｈｅｔｗｏｃｏｌｌａｇｅｎｍｅｍｂｒａｎｅｓｈａｖｅ
ｅｎｇｅｎｄｅｒｅｄｍｉｌｄｉｍｍｕｎｅｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｃａｎｂｅａｐｐｌｉｅｄｔｏｃｌｉｎｉｃａｌｔｒｉａｌｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｏｌｌａｇｅｎｍｅｍｂｒａｎｅ；ｂｏｎｅｒｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ；ｉｍｍｕｎｅｒｅｓｐｏｎｓｅ；ｆｌｏｗｃｙｔｏｍｅｔｒｙ；ｉｎｆｌａｍｍａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０４１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０５１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０６１６１６：１０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０６１６．１６１０．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（３１４７０９１５）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

（ＹＷＦ１７ＢＪＹ４５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｎｘｆ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０１８

Ｖｏｌ．４４　Ｎｏ４

收稿日期：２０１７０５３１；录用日期：２０１７０８０１；网络出版时间：２０１７０９２２１５：０７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２２．１５０７．００９．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１３ＣＢ７３３０００）；国家自然科学基金 （５１６７５０２６，７１６７１００９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｚｊｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

引用格式：冯嘉珍，张建国，邱继伟．基于竞争博弈的多目标可靠性优化设计方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：８８７
８９４．ＦＥＮＧＪＺ，ＺＨＡＮＧＪＧ，ＱＩＵＪＷ．Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｇａｍｅ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（４）：８８７８９４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０３６７

基于竞争博弈的多目标可靠性优化设计方法

冯嘉珍１，２，张建国１，２，，邱继伟１，２

（１．北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 可靠性与环境工程技术重点实验室，北京 １０００８３）

　摘　 　要：针对目标权重选取的主观性问题，提出基于竞争博弈进行多目标可靠性优
化设计的方法。首先，将各设计目标视为不同的博弈方，通过随机设计变量集映射（ＲＤＶＳＭ）
技术，将优化模型中的随机设计变量集分解为各博弈方所拥有的策略集；然后，各博弈方以自

身收益为目标，结合性能测量方法在各自的策略集中进行单目标可靠性优化设计，并由所有的

优化设计结果形成一轮博弈的策略组合；经过多轮博弈之后得博弈均衡解。压力容器和齿轮减

速器２个案例的分析表明，所提方法有效避免了目标权重的选择，设计结果具有较高客观性。
关　键　词：多目标；可靠性优化设计；竞争博弈；随机设计变量集映射 （ＲＤＶＳＭ）；

博弈均衡解

中图分类号：ＴＢ１１４．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１８）０４０８８７０８

在实际工程问题当中，广泛存在着不确定性

因素，例如，材料特性、载荷、结构参数、边界条件

以及测量误差等的不确定性
［１２］
，使得设计会因

为这些不确定性而发生改变，影响产品性能。对

产品的优化设计已不再是单纯的追求性能最佳或

费用最小，而是需要在性能、可靠性以及经济性等

多种设计要求之间取得平衡。所以，产品的优化

设计是一个多目标可靠性优化设计 （Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃ
ｔｉｖｅＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＤｅｓｉｇｎＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＭＲＤＯ）。

通常情况下，多个设计目标之间是相互冲突

的，解决 ＭＲＤＯ问题需要在各目标之间进行权衡
和折中，使各目标尽可能达到最优

［３］
。当前，ＭＲ

ＤＯ的传统方法是按照重要程度赋予各目标权
重，转化为单目标可靠性优化设计（Ｓｉｎｇｌｅｏｂｊｅｃ
ｔｉｖｅＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙＤｅｓｉｇｎＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＳＲＤＯ）问题之
后，再结合一次二阶矩（ＦｉｒｓｔＯｒｄｅｒＳｅｃｏｎｄＭｏ
ｍｅｎｔ，ＦＯＳＭ）法等可靠性分析方法进行求解。Ｋｏ
ｇｉｓｏ等利用加权法对汽车车身进行了基于可靠性

的多目标优化设计
［４］
；张瑞军等基于灰色理论确

定各目标的权重，再采用加权法将机械产品的可

靠性稳健优化设计问题转换为单目标优化设计问

题
［５］
；王若冰等将分层序列法应用于某型航空飞

行器气动、质量与性能的三目标可靠性优化设

计
［６］
；于淼等采用物理规划法构造各目标的偏好

函数，在此基础上通过非线性加权将 ＭＲＤＯ问题
转化为 ＳＲＤＯ问题，并应用于湿式多盘制动器的
设计

［７］
。上述研究中，各目标的权重系数或偏好

函数的选取体现了设计者的主观意识，人为经验

性较大，优化结果客观性较低。针对这一问题，后

续研究产生了新的 ＭＲＤＯ方法，例如，基于多目
标粒子群优化（ＭｕｌｔｉＯｂｊｅｃｔｉｖｅＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍＯｐ
ｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，ＭＯＰＳＯ）算 法 或 多 目 标 遗 传 算 法
（ＭｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＭＯＧＡ）进行寻
优，并利用 ＦＯＳＭ等方法判断寻优点是否满足可
靠性约束的要求。在岩土工程设计领域，Ｊｕａｎｇ和
Ｗａｎｇ利用 ＭＯＧＡ开展了扩展基础的多目标可靠

lenovo
全文下载
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性优化设计
［８］
；张干清等则采用 ＭＯＰＳＯ算法对

盾构机行星减速器进行了多目标可靠性优化设

计
［９］
。但是，ＭＯＰＳＯ等算法在处理 ＭＲＤＯ问题

时，需要求解大量 Ｐａｒｅｔｏ非劣解，计算量巨大，收
敛速度缓慢，这一问题随着设计目标与随机设计

变量的增多会更加突出
［１０］
。鉴于多目标优化设

计与博弈之间的相似性，近年来，国内外不断有研

究将博弈论应用于求解工程中的多目标优化设计

问题。Ｓｏｎｇ等将竞争博弈模型应用于汽车悬架
参数的多目标优化设计

［１１］
；Ｄｅｓｉｄｅｒｉ利用竞争博

弈模型对某型机翼开展了外形与空气动力学的优

化设计
［１２］
；Ｘｉａｏ等利用竞争博弈模型对小水线面

双体船进行了多目标优化设计
［１３］
。基于博弈的

方法无需人为设置目标权重，相较于 ＭＯＰＳＯ等
算法显著降低了计算量（无需求解 Ｐａｒｅｔｏ非劣解
集），在求解多目标优化设计问题时有着独特优

势。当前，该方法多针对确定性的多目标优化设

计问题，将其应用于 ＭＲＤＯ鲜有研究成果发表。
为解决权重法所带来的优化结果客观性不足的

问题，本文提出基于竞争博弈求解 ＭＲＤＯ问题的方
法。首先，将各设计目标视为不同的博弈方；其次，

通过随机设计变量集映射（ＲａｎｄｏｍＤｅｓｉｇｎＶａｒｉａｂｌｅｓ
ＳｅｔＭａｐｐｉｎｇ，ＲＤＶＳＭ）技术，将随机设计变量集分解
为各博弈方所拥有的策略集；最后，各博弈方以自身

收益最佳为目标，结合可靠性分析的性能测量方法

（ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＡｐｐｒｏａｃｈ，ＰＭＡ）在各自策
略集中进行ＳＲＤＯ，由所有优化结果形成一轮博弈的
策略组合，经过多轮博弈获得均衡解（即ＭＲＤＯ问题
的优化解）。通过２个案例验证方法的有效性。

１　基础理论

１．１　可靠性分析的性能测量方法
考虑设计变量 Ｘ＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ｝的随机不

确定性，ＭＲＤＯ问题的数学表达式可以描述为
ｍｉｎ｛μｆ１（Ｘ），μｆ２（Ｘ），…，μｆｍ（Ｘ）｝

ｓ．ｔ．Ｐｒ｛ｇｊ（Ｘ）≥０｝≥ Ｒｊｔ　ｊ＝１，２，…，ｑ

　　μＬＸ≤ μＸ≤ μ
Ｕ

{
Ｘ

（１）

式中：ｍ为目标函数的个数；ｑ为可靠性约束个
数；μｆｉ（·）为第 ｉ个目标函数 ｆｉ（·）的期望；
ｇｊ（·）为第 ｊ个功能函数；Ｒｊｔ为 ｇｊ（·）对应的可

靠度目标值；μＬＸ和 μ
Ｕ
Ｘ分别为随机变量 Ｘ均值 μＸ

的下限和上限。

式（１）中可靠性约束的分析评估本身是一个
优化迭代过程。因此，ＭＲＤＯ问题最直接的求解
方法可以表示为一个双层优化模型，外层为优化

循环，里层为可靠性分析循环。高效、稳健的可靠

性分析方法是求解 ＭＲＤＯ问题的重要环节。针
对这一要求，采用 ＰＭＡ进行可靠性分析［１４］

。该

方法表述为功能函数的功能测量应不小于 ０，否
则可靠性约束不满足。功能测量是指在规定的可

靠度目标值下的最小功能函数值，其求解可以表

示为一个优化问题：

ｍｉｎ　ｇｊ（ｕ）

ｓ．ｔ．ｕ ＝Φ－１
（Ｒｊｔ{ ）

（２）

式中：ｕ为标准正态分布随机变量；ｕ为变量 ｕ
的模；Φ－１

（·）为标准正态分布逆函数。式（２）
的最优解 ｕＩＭＰＰＲｊｔ

称为逆最大可能点 （ＩｎｖｅｒｓｅＭｏｓｔ

ＰｒｏｂａｂｌｅＰｏｉｎｔ，ＩＭＰＰ），由此可以得到 ｇｊ（·）的功

能度量 ｇｊ（ｕ
ＩＭＰＰ
Ｒｊｔ
）。求解 ＩＭＰＰ的迭代步骤如下：

步骤 １　选择 ０点作为初始迭代点，求解
ｇｊ（·）的梯度

Δ

ｇｊ（０）。
步骤２　求解第１次迭代计算之后得到的点

ｕ（１）＝－（

Δ

ｇｊ（０）／

Δ

ｇｊ（０））βｊｔ，βｊｔ为对应于 Ｒｊｔ
的可靠度指标目标值。

步骤 ３　当 ｋ≥１时，求解第 ｋ＋１个迭代点
ｕ（ｋ＋１）＝－（

Δ

ｇｊ（ｕ
（ｋ）
）／

Δ

ｇｊ（ｕ
（ｋ）
））βｊｔ。

步骤４　当不等式 ｕ（ｋ＋１） － ｕ（ｋ） ≤δ成
立时 （δ为 收 敛 判 据），可 得 到 ＩＭＰＰ的 值
ｕＩＭＰＰＲｊｔ

＝ｕ（ｋ＋１）。
１．２　博弈理论

博弈论是一种应用于存在利益冲突场合的数

学工具，为分析各博弈方彼此间决策会相互影响

的问题提供了有效的解决方案
［１３］
。用 Ｇ代表一

个博弈，如果 Ｇ有 ｍ个博弈方 ｐ１，ｐ２，…，ｐｍ，每个
博弈方可选择的全部策略的集合称为策略集，分

别用 Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｍ 表示，每个博弈方做出策略决
策之后的收益分别用 ｕ１，ｕ２，…，ｕｍ 表示，则博弈
Ｇ可以表示为
Ｇ＝｛ｐ１，ｐ２，…，ｐｍ；Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｍ；ｕ１，ｕ２，…，ｕｍ｝

（３）
博弈分为竞争博弈与合作博弈 ２类［１１］

。竞

争博弈是指各博弈方以竞争的方式追求自身收益

最佳为目标；合作博弈是指各博弈方以合作的方

式追求整体收益最佳。对于 ＭＲＤＯ问题，各目标
之间相互冲突与竞争，某个目标的改善可能引起

其他目标的恶化，与竞争博弈高度类似。将 ＭＲ
ＤＯ模型中的设计目标对应于博弈方；随机设计
变量集 Ｘ对应于所有博弈方所拥有的策略集，并
进一步将 Ｘ分解为各博弈方所拥有的策略集 Ｓ１，
Ｓ２，…，Ｓｍ；目标函数的响应对应于博弈方的收益

８８８
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值；可靠性约束条件用于限制博弈方的策略取值。

ＭＲＤＯ问题可以用博弈模型来描述，其中，Ｓ１ ＝
｛ｘｉ，ｘｉ＋１，…，ｘｊ｝，Ｓ２＝｛ｘｋ，ｘｋ＋１，…，ｘｌ｝，…，Ｓｍ ＝
｛ｘｖ，ｘｖ＋１，…，ｘｗ｝，满足 Ｓ１∪Ｓ２∪…∪Ｓｍ ＝Ｘ且
Ｓｃ∩Ｓｄ＝（ｃ，ｄ＝１，２，…，ｍ且 ｃ≠ｄ）；收益函数
与目标函数之间的映射关系为 ｕｉ（Ｓｉ）＝μｆｉ（Ｓｉ），
ｉ＝１，２，…，ｍ。

２　ＭＲＤＯ的竞争博弈方法

基于竞争博弈求解 ＭＲＤＯ问题，包含 ２项关
键技术：各博弈方策略集的分解技术，竞争博弈的

求解算法。

２．１　基于 ＲＤＶＳＭ 的博弈方策略集分解
通过 ＲＤＶＳＭ，随机设计变量集 Ｘ可以分解

为各博弈方所拥有的策略集。ＲＤＶＳＭ由影响因
子集合构建、基于模糊聚类的策略集分解等 ２个
部分组成。

１）影响因子集合构建
构建影响因子集合用于形成分类样本，然后

通过模糊聚类方法对样本进行分类处理以便获得

各博弈方的策略集。影响因子集合的构建步

骤如下：

步骤 １　结合 ＰＭＡ，对式（１）中的 ｍ个目标
函数分别进行 ＳＲＤＯ，得到的目标函数最优值分
别为 μｆ１（Ｘ


１），μｆ２（Ｘ


２），…，μｆｍ（Ｘ


ｍ），其中：

Ｘｉ ＝［ｘ

ｉ１，ｘ


ｉ２，…，ｘ


ｉｊ，…，ｘ


ｉｎ］，ｉ＝１，２，…，ｍ；ｊ＝

１，２，…，ｎ。
步骤２　将与随机设计变量 ｘｊ相关的变量

Ｘｊｉ＝［ｘ

ｉ１，ｘ


ｉ２，…，ｘ


ｉ（ｊ－１），ｘｊ，ｘ


ｉ（ｊ＋１），…，ｘ


ｉｎ］代入目

标函数 μｆｉ（·）中，并对 ｘｊ的均值 μｘｊ求偏导数得
到灵敏度函数 ｈｉ（ｘｊ）＝μｆｉ／μｘｊ。

步骤３　设 λｊ为一常数，其由关于 ｘｊ的所有
灵敏度函数所决定，其数学表达式为

λｊ＝０．５（ｍｉｎｈｉ（ｘｊ） μｆｉ（Ｘ

ｉ） ＋

　　ｍａｘｈｉ（ｘｊ） μｆｉ（Ｘ

ｉ））

　　ｉ＝１，２，…，ｍ （４）
步骤 ４　求解不等式 ｈｉ（ｘｊ） ／μｆｉ（Ｘ


ｉ）≥

λｊ，得到 μｘｊ占其可行域［μ
Ｌ
ｘｊ
，μＵｘｊ］的比例 ηｊｉ，ηｊｉ为

ｘｊ对目标函数 μｆｉ（·）的影响因子。ｘｊ对所有目
标函数的影响因子集为 ηｊ＝｛ηｊ１，ηｊ２，…，ηｊｍ｝。

步骤５　随机设计变量集 Ｘ对所有目标函数
的影响因子集为 η＝｛η１，η２，…，ηｎ｝。

２）基于模糊聚类的策略集分解
对影响因子集 η进行聚类，将关联性和相似

性较强的样本划分为同一类。由于 ｘｊ与 ηｊ之间

的一一对应关系，η的聚类结果就代表了 Ｘ的聚类
结果。将待分类的对象严格地划分到某个类中，存

在不合理之处，为此采用模糊方法处理 η的聚类。
① 构建模糊相似矩阵 Ｒ。
在模糊聚类之前，首先需要建立 η上的模糊

相似关系，可以表示为一个模糊相似矩阵 Ｒ＝
（γｉｊ）ｎ×ｎ，其中 γｉｊ为任意 ２个影响因子 ηｉ与 ηｊ之
间的相似度，且０≤γｉｊ≤１，数学表达式为

［１５］

γｉｊ＝
１　　　　　　　　　 ｉ＝ｊ

１－ｃｏ∑
ｍ

ｋ＝１
ηｉｋ－ηｊｋ ｉ≠{ ｊ

ｉ，ｊ＝１，２，…，ｎ

（５）
式中：ｃｏ为常数。

② 构建模糊等价矩阵 珟Ｒ。
模糊相似矩阵 Ｒ不满足传递性，无法直接对

其进行聚类。采用平方法求解 Ｒ的模糊等价矩
阵 珟Ｒ［１５］：依次计算 Ｒ→Ｒ２→Ｒ４→…，直至首次出
现 Ｒｋ＝Ｒ２ｋ，ｋ＝１，２，…。Ｒｋ即为 Ｒ的模糊等价矩
阵 珟Ｒ。由于 珟Ｒ满足传递性，可以对其进行聚类。

③ 模糊聚类。
记置信水平为 θ，且 θ∈［０，１］。选取适当的

θ值，按照如下方式对 珟Ｒ进行截取：在矩阵 珟Ｒ中，
将大于或等于 θ的元素变为 １，小于 θ的元素变
为０，则 珟Ｒ变为只含有２种元素０和 １的矩阵，观
察矩阵的各行元素，把元素相等的行分为同一类，

由此得到影响因子集 η的分类结果，亦即随机设
计变量集 Ｘ的分类结果。
２．２　竞争博弈的求解算法

在一个竞争博弈模型 Ｇ中，各博弈方的策略
组合 ｓ ＝｛ｓ１，ｓ


２，…，ｓ


ｉ，…，ｓ


ｍ｝称为一个博弈

均衡：如果对任意博弈方 ｉ来说，策略 ｓｉ 是在给

定其余博弈方的策略组合ｓｉ ＝｛ｓ

１，ｓ


２，…，ｓ


ｉ－１，

ｓｉ＋１，…，ｓ

ｍ｝情况下该博弈方所做出的最优策略，

即 ｕｉ（ｓ

ｉ，ｓ


ｉ）≤ｕｉ（ｓｉ，ｓ


ｉ）对任意 ｓｉ∈Ｓｉ都成立。

求解博弈均衡解的算法步骤具体如下：

步骤１　通过 ＲＤＶＳＭ，得到隶属于各博弈方
的策略集 Ｓ１，Ｓ２，…，Ｓｍ。

步骤２　在所有博弈方的策略集中形成一个
初始策略组合 ｓ（０）＝｛ｓ（０）１ ，ｓ

（０）
２ ，…，ｓ

（０）
ｉ ，…，ｓ

（０）
ｍ ｝。

步骤 ３　假设ｓ（０）１ ，ｓ
（０）
２ ，…，ｓ

（０）
ｉ ，…，ｓ

（０）
ｍ 分别

为 ｓ（０）１ ，ｓ
（０）
２ ，…，ｓ

（０）
ｉ ，…，ｓ

（０）
ｍ 在 ｓ（０）中的补集，结合

ＰＭＡ对任意博弈方 ｉ求解其最优策略 ｓｉ，使得自
身收益最佳化：

ｍｉｎ　ｕｉ（ｓ

ｉ，ｓ

（０）
ｉ ）

ｓ．ｔ．　Ｐｒ｛ｇｊ（ｓ

ｉ，ｓ

（０）
ｉ ）≥０｝≥ Ｒｊｔ

　　　　ｊ＝１，２，…，
{

ｑ

（６）

９８８
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步骤４　将新的策略组合表示为 ｓ（１）＝｛ｓ１，

ｓ２，…，ｓ

ｉ，…，ｓ


ｍ｝，计算相邻２个策略组合 ｓ

（０）
与

ｓ（１）之间的距离是否满足不等式 ｓ（１）－ｓ（０） ≤ξ，
其中常数 ξ为博弈收敛判据，若满足，则竞争博弈
过程结束；否则以 ｓ（１）为基础转至步骤 ３继续执
行，直至所有博弈方的最优策略不再随迭代过程

而发生变化，得到博弈均衡解。

３　案例分析
３．１　压力容器 ＭＲＤＯ案例

１）压力容器 ＭＲＤＯ数学模型
图１为某型压力容器的示意图［１６］

。案例包

含：３个正态分布的随机设计变量，概率分布参数
如表１所示；４个可靠性约束条件；２个设计目标，
分别使得质量 ｗ（·）的期望最小，容积 ｖ（·）的
期望最大。

图 １　压力容器示意图［１６］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｓｓｅｌ［１６］

表 １　压力容器随机变量的概率分布

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒａｎｄｏｍｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｓｓｅｌ

变　量 均　值 变异系数 均值范围

ｒ／ｍｍ ５９５．８６１１ ０．０５ ［２．５４，９１４．４］

ｌ／ｍｍ ９９９．７７４５ ０．０５ ［２．５４，３５５６］

ｔ／ｍｍ ６２．４５１０ ０．０５ ［１２．７，１５２．４］

　　压力容器的 ＭＲＤＯ数学模型如式（７）所示，
ｗ（·）和 ｖ（·）的表达式如式（８）所示：

ｍｉｎ　 μｗ（ｒ，ｌ，ｔ）
ｍａｘ μｖ（ｒ，ｌ，ｔ）
ｓ．ｔ． Ｐｒ｛σｃ ＝ｐｒ／ｔ≤ σＲ｝≥０．９５

Ｐｒ｛５ｔ－ｒ≤０｝≥０．９５
Ｐｒ｛ｒ＋ｔ－４０≤０｝≥０．９５
Ｐｒ｛ｌ＋２ｒ＋２ｔ－１５０≤０｝≥０．















９５

（７）

ｗ（ｒ，ｌ，ｔ）＝ρ [π ４
３
（ｒ＋ｔ）３＋（ｒ＋

　　ｔ）２ｌ－４
３
ｒ３－ｒ２ ]ｌ

ｖ（ｒ，ｌ）＝４
３π
ｒ３＋πｒ２











 ｌ

（８）

式中：σｃ为圆周应力；σＲ ＝２４１．３ＭＰａ为材料的

许用抗拉强度；ρ＝７８３３．４ｋｇ／ｍ３ 为密度；ｐ＝

２６．８ＭＰａ为压强。
２）基于 ＲＤＶＳＭ的策略集分解
首先，计算３个设计变量 ｒ、ｌ和 ｔ对 ２个目标

函数 μｗ（·）和 μｖ（·）的影响因子集分别为：
η１＝｛０．５０５２，０｝、η２＝｛１，０｝、η３＝｛０．３８７１，０｝。
然后，对集合η＝｛η１，η２，η３｝进行模糊聚类可得：
策略集 Ｓ１＝｛ｒ，ｔ｝隶属于博弈方 μｗ（·），Ｓ２＝｛ｌ｝
隶属于博弈方 μｖ（·）。

３）竞争博弈求解
在所有的博弈方策略集中形成初始策略组合

ｓ（０）＝｛ｓ（０）１ ，ｓ
（０）
２ ｝，其中，ｓ

（０）
１ ＝｛５９５．８６１１，６２．４５１０｝、

ｓ（０）２ ＝｛９９９．７７４５｝。依据竞争博弈算法的步骤，

得到的博弈均衡解为 ｓ１ ＝｛７０２．３３４６，１０６．９９６２｝、

ｓ２ ＝｛１７２５．８０５５｝，相应的目标函数值分别为

μｗ ＝１２８８９．８１６６，μ

ｖ ＝４．１２３５，实际的可靠度指

标为 Ｒａ＝［０．９９９９，０．９９９９，０．９９９９，０．９９９９］，满
足约束要求。

４）优化结果对比分析
通过多学科优化设计软件 ｉＳＩＧＨＴ中的带精

英策略的快速非支配排序遗传算法（Ｎｏｎｄｏｍｉｎａ
ｔｅｄＳｏｒｔｉｎｇＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍⅡ，ＮＳＧＡⅡ），结合
ＰＭＡ对压力容器进行 ＭＲＤＯ，ＮＳＧＡⅡ的参数设
置为，种群规模１２，交叉概率０．９，变异概率０．０１，
最大进化代数 １００，得到部分 Ｐａｒｅｔｏ非劣解及相
应的目标函数值如表 ２所示，其中 μＮｔ、μ

Ｎ
ｌ和 μ

Ｎ
ｒ为

优化后的设计变量均值，μＮｗ和 μ
Ｎ
ｖ为优化后的目

标函数值。利用加权法将多目标问题转换为单目

标问题，结合 ＰＭＡ与序列二次规划（Ｓｅｑｕｅｎｔｉａｌ
ＱｕａｄｒａｔｉｃＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＳＱＰ）算法进行 ＳＲＤＯ，ＳＱＰ
算法的参数设置为：最大迭代次数 ４０，终止精度
１０－６，步长０．００１，得到的优化结果如表 ３所示，
其中 ω１和 ω２分别为 ２个目标函数的权重系数，

μＷｔ、μ
Ｗ
ｌ 和 μ

Ｗ
ｒ 为优化后的设计变量均值，μ

Ｗ
ｗ 和 μ

Ｗ
ｖ

为优化后的目标函数值。

根据表２，基于竞争博弈的目标函数值 μｗ ＝

１２８８９．８１６６和 μｖ ＝４．１２３５分别接近于非劣解１

所对应的２个目标函数值μＮｗ ＝１２３９３．８６０９和
表 ２　基于 ＮＳＧＡⅡ的压力容器部分优化结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｓｓｅｌ

ｂａｓｅｄｏｎＮＳＧＡⅡ

变　量 非劣解１ 非劣解２ 非劣解３

μＮｔ／ｍｍ １０７．５５４０ １０８．７４６８ １０６．４０３１

μＮｌ／ｍｍ １０５９．２７８０ １５０９．３５４４ １６０１．３９４３

μＮｒ／ｍｍ ７９５．１３３５ ８１５．７１０１ ８２７．９２３２

μＮｗ／ｋｇ １２３９３．８６０９ １５１３５．８９８９ １５５２３．４０１２

μＮｖ／ｍ
３ ４．２０７６ ５．４２５９ ５．８２２７

０９８
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　第 ４期 冯嘉珍，等：基于竞争博弈的多目标可靠性优化设计方法

表 ３　基于加权法的压力容器优化结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｓｓｅｌｂａｓｅｄｏｎｗｅｉｇｈｔｅｄｍｅｔｈｏｄ

变　量
权重组合１

（ω１＝０．０１，ω２＝０．９９）
权重组合２

（ω１＝０．１，ω２＝０．９）
权重组合３

（ω１＝ω２＝０．５）
权重组合４

（ω１＝０．９，ω２＝０．１）
权重组合５

（ω１＝０．９９，ω２＝０．０１）

μＷｔ／ｍｍ １０５．０９２８ １０５．０９９４ １０５．０９６６ ８３．９５３１ １２．７

μＷｌ／ｍｍ １７１９．５２７４ １７１３．３５１９ １７２１．３０２９ ２０９３．０１２８ ９６２．０１１８

μＷｒ／ｍｍ ８４０．２２８２ ８４１．１１３６ ８３７．４９０１ ６７２．０２２５ ７１．３５６５

μＷｗ／ｋｇ １６１８７．３３８１ １６１８４．１４３９ １６１２１．３６４６ １０３８７．５３９０ ５４．２６５２

μＷｖ／ｍ
３ ６．２９５３ ６．２９７５ ６．２５０２ ４．２３８７ ０．０１６９

μＮｖ＝４．２０７６，表明利用竞争博弈求解 ＭＲＤＯ问题
的可行性、结果的有效性。竞争博弈方法的本质

是多方决策，通过各博弈方的多轮博弈实现收益

均衡、满足设计要求，期间不存在人为干预，博弈

结果具有较高的客观性。

根据表３可得：①对比权重组合３～权重组合
５，目标函数值 μＷｗ 和 μ

Ｗ
ｖ 均随着权重的变化而产生

显著的变化，随着权重的增大，容器质量μＷｗ 呈现减

小趋势，容积μＷｖ 呈现减小趋势，体现出设计者的主
观偏好；②对比权重组合１～权重组合３，权重的显
著差异并未造成明显不同的优化结果，相反这３组
权重组合所对应的目标函数值十分接近，并没有反

映出设计者的主观偏好。产生上述结果的原因在

于：权重法本质上属于单方决策，人为将多目标问

题转化为单目标问题，掩盖了各目标间的冲突，使

得优化结果缺乏客观性，甚至无法保证可信度。

３．２　减速器 ＭＲＤＯ案例
１）减速器 ＭＲＤＯ数学模型
图２为某小型航空发动机齿轮减速器传动原

理的示意图
［１７］
。案例包含 １个确定性设计变量

（齿轮１齿数），６个正态分布随机设计变量，概率
分布参数见表４；６个可靠性约束条件，其中 ｃ１为
轮齿弯曲应力约束，ｃ２为轮齿接触应力约束，ｃ３
和 ｃ４分别为轴 １和轴 ２的横向变形约束，ｃ５和
ｃ６分别为轴 １和轴 ２的应力约束；５个由经验规
定的确定性几何约束 ｃ７～ｃ１１；３个设计目标分
别使 得减速器体积ｆ１（·）、齿轮轴１及齿轮轴２

图 ２　减速器传动原理示意图［１７］

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｄｒｉｖｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｒｅｄｕｃｅｒ［１７］

表 ４　减速器随机变量的概率分布

Ｔａｂｌｅ４　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｒａｎｄｏｍ

ｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｒｅｄｕｃｅｒ ｃｍ

变　量 均　值 标 准 差 均值范围

齿面宽度 ｘ１ ３．５８ ０．０５ ［２．６，３．６］
齿轮模数 ｘ２ ０．７２ ０．０１ ［０．７，０．８］
轴１轴承间距 ｘ４ ７．４８ ０．０５ ［７．３，８．３］
轴２轴承间距 ｘ５ ７．８３ ０．０５ ［７．３，８．３］
轴１直径 ｘ６ ３．３７ ０．０５ ［２．９，３．９］
轴２直径 ｘ７ ５．２６ ０．０５ ［５．０，５．５］

　　注：齿轮１齿数 ｘ３（取整数）均值范围为［１７，２８］。

的应力 ｆ２（·）和ｆ３（·）的期望最小。ｆ１（·）、
ｆ２（·）与 ｆ３（·）的表达式如式（９）所示，减速器
的 ＭＲＤＯ数学模型如式（１０）所示：
ｆ１（Ｘ）＝０．７８５４ｘ１ｘ

２
２（３．３３３３ｘ

２
３＋１４．９３３４ｘ３－

　　４３．０９３４）－１．５０７９ｘ１（ｘ
２
６＋ｘ

２
７）＋

　　７．４７７（ｘ３６＋ｘ
３
７）＋０．７８５４（ｘ４ｘ

２
６＋ｘ５ｘ

２
７）

ｆ２（Ｘ）＝１０ ［７４５ｘ４／（ｘ２ｘ３）］
２＋１．６９×１０槡

７／ｘ３６

ｆ３（Ｘ）＝１０ ［７４５ｘ５／（ｘ２ｘ３）］
２＋１．５７５×１０槡

８／ｘ













３
７

（９）
ｍｉｎ｛μｆ１（Ｘ），μｆ２（Ｘ），μｆ３（Ｘ）｝

ｓ．ｔ．
　　ｃ１：Ｐｒ｛ｇ１＝２７／（ｘ１ｘ

２
２ｘ３）－１≥０｝≥０．９５

　　ｃ２：Ｐｒ｛ｇ２＝３９７．５／（ｘ１ｘ
２
２ｘ
２
３）－１≥０｝≥０．９５

　　ｃ３：Ｐｒ｛ｇ３＝１．９３ｘ
３
４／（ｘ２ｘ３ｘ

４
６）－１≥０｝≥０．９５

　　ｃ４：Ｐｒ｛ｇ４＝１．９３ｘ
３
５／（ｘ２ｘ３ｘ

４
７）－１≥０｝≥０．９５

　　ｃ５：Ｐｒ｛ｇ５＝

　　　 ［７４５ｘ４／（ｘ２ｘ３）］
２＋１．６９×１０槡

７／ｘ３６－
　　　　１１０≥０｝≥０．９５
　　ｃ６：Ｐｒ｛ｇ６ ＝

　　　 ［７４５ｘ４／（ｘ２ｘ３）］
２＋１．５７５×１０槡

８／ｘ３７－
　　　　８５≥０｝≥０．９５
　　ｃ７：ｘ２ｘ３－４０≤０
　　ｃ８：５－ｘ１／ｘ２≤０
　　ｃ９：ｘ１／ｘ２－１２≤０
　　ｃ１０：（１．５ｘ６＋１．９）／ｘ４－１≤０
　　ｃ１１：（１．１ｘ７＋１．９）／ｘ５－１≤

































０
（１０）
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２）减速器的博弈均衡解
根据竞争博弈求解算法的步骤，在对齿轮１的

齿数 ｘ３进行圆整处理之后，得到的博弈均衡解为

ｓ１ ＝｛３．６，０．７，１７，８．１７６０，８．３｝，ｓ

２ ＝｛３．４８９２｝，

ｓ３ ＝｛５．４３０７｝；相应的目标函数值分别为 μ

ｆ１
＝

３１８６．０６０６，μｆ２ ＝９７．５２６６，μ

ｆ３
＝７８．４２２９；Ｒａ＝

［０．９９９４，０．９９９９，０．９９９９，１．０，０．９９７０，０．９９８０］
满足可靠度要求。

３）优化结果对比分析
结合 ＮＳＧＡⅡ和 ＰＭＡ对减速器进行 ＭＲＤＯ，

ＮＳＧＡⅡ的参数设置为：种群规模 １２，交叉概率
０．９２，变异概率 ０．０１，最大进化代数 １２０。所得
Ｐａｒｅｔｏ非劣解集的一部分如表 ５所示，其中 μＮｘ１～

μＮｘ７为优化后的设计变量均值，μ
Ｎ
ｆ１
、μＮｆ２和 μ

Ｎ
ｆ３
为优化

后的目标函数值。利用加权法并结合 ＳＱＰ算法
与 ＰＭＡ进行减速器的 ＳＲＤＯ，ＳＱＰ算法的参数设
置为，最大迭代次数 ６０，终止精度 １０－６，步长
０．００１，得到的优化结果如表 ６所示，其中 ω１～ω３
分别为３个目标函数的权重系数，μＷｘ１～μ

Ｗ
ｘ７
为优化

后的设计变量均值，μＷｆ１、μ
Ｗ
ｆ２
和 μＷｆ３为优化后的目标

函数值。

根据表５的最后 ３行数据，基于竞争博弈的
目标函数值 μｆ１ ＝３１８６．０６０６、μ


ｆ２
＝９７．５２６６和

μｆ３ ＝７８．４２２９接近于３个非劣解对应的目标函数

值，表明博弈均衡解的有效性和正确性。

根据表 ６可得：①分别对比权重组合 １与权
重组合２（ω１存在显著差异）、权重组合 ４与权重
组合５（ω２和 ω３均存在显著差异），权重的差异

没有引起目标函数值 μＷｆ１、μ
Ｗ
ｆ２
和 μＷｆ３明显的改变，未

能体现出设计者的主观偏好；②分别对比权重组
合４与权重组合 １、权重组合 ４与权重组合 ２、权
重组合５与权重组合 １、权重组合 ５与权重组合
２，目标函数值随着权重的变化而产生了明显的改
变，但是权重的选取依赖于主观经验，设计结果个

性化明显，客观性不足。

表 ５　基于 ＮＳＧＡⅡ的减速器部分优化结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｐａｒｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｄｕｃｅｒ

ｂａｓｅｄｏｎＮＳＧＡⅡ

变　量 非劣解１ 非劣解２ 非劣解３

μＮｘ１／ｃｍ ３．５７９８ ３．５８８４ ３．５８２３

μＮｘ２／ｃｍ ０．７０１７ ０．７００９ ０．７０１１

μＮｘ３ １７ １７ １７

μＮｘ４／ｃｍ ８．０４２３ ８．０４３８ ８．０３９６

μＮｘ５／ｃｍ ７．９２７６ ７．９６２３ ８．０４６０

μＮｘ６／ｃｍ ３．５３７９ ３．４５６１ ３．５０９１

μＮｘ７／ｃｍ ５．３７９２ ５．３９０５ ５．３９５９

μＮｆ１／ｃｍ
３ ３１９４．９７６０ ３１９５．３５５４ ３２１０．５７６２

μＮｆ２／ＭＰａ ９３．５０４２ １００．２９５７ ９５．８２３８

μＮｆ３／ＭＰａ ８０．６８８１ ８０．１８３７ ７９．９４４４

表 ６　基于加权法的减速器优化结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒｅｄｕｃｅｒｂａｓｅｄｏｎｗｅｉｇｈｔｅｄｍｅｔｈｏｄ

变　量
权重组合１
（ω１＝０．０２，

ω２＝ω３＝０．４９）

权重组合２
（ω１＝０．２，

ω２＝ω３＝０．４）

权重组合３
（ω１＝ω２＝ω３＝１／３）

权重组合４
（ω１＝０．８，

ω２＝ω３＝０．１）

权重组合５
（ω１＝０．９８，

ω２＝ω３＝０．０１）

μＷｘ１／ｃｍ ３．５０ ３．５０ ３．５０ ３．５０ ３．５０

μＷｘ２／ｃｍ ０．７ ０．７ ０．７ ０．７ ０．７

μＮｘ３ １７ １７ １７ １７ １７

μＷｘ４／ｃｍ ７．９８６８ ７．７５０１ ７．７５０６ ７．４７５１ ７．４７６４

μＷｘ５／ｃｍ ７．９５０１ ７．９５２０ ８．１１２９ ７．９９５９ ７．９９５３

μＷｘ６／ｃｍ ３．９ ３．９ ３．９ ３．４３４２ ３．４３４０

μＷｘ７／ｃｍ ５．５ ５．５ ５．３６９０ ５．３６９２ ５．３６９２

μＷｆ１／ｃｍ
３ ３３１３．３４５３ ３３１０．５１６３ ３２２６．０７１３ ３０７７．５３３３ ３０７７．４６３２

μＷｆ２／ＭＰａ ６９．８１３３ ６９．７８３６ ６９．７８３７ １０２．１５５３ １０２．１７７７

μＷｆ３／ＭＰａ ７５．４９０７ ７５．４９３９ ８１．１５３４ ８１．１４３２ ８１．１４３２

４　结　论
１）基于竞争博弈提出了一种解决 ＭＲＤＯ问

题的方法。通过 ＲＤＶＳＭ将随机设计变量集转换
成策略集，所有博弈方均以自身收益为目标在各

自策略集中进行 ＳＲＤＯ，由优化结果构成一轮博
弈的策略组合，然后经过多轮博弈获得均衡解。

２个案例设计结果表明了方法的可行性，所求博
弈均衡解具有较高的客观性。

２）在利用 ＰＭＡ对 ＭＲＤＯ模型中的可靠性约
束进行分析评估时，只考虑了单一的随机不确定

性，工程实际当中有多种类型不确定性共存，应考

虑在此基础上对基于竞争博弈的 ＭＲＤＯ求解方
法做进一步的研究和改进。

２９８
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ｃａｔｉｏｎｓ，２０１２，５２（１）：２９６８．

［１３］ＸＩＡＯＭ，ＳＨＡＯＸＹ，ＧＡＯＬ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｆｏｒ

ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｓ

ｂａｓｅｄｏｎｇａｍｅｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＥｘｐｅｒｔＳｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，

２０１５，４２（３）：１６０２１６１２．

［１４］ ＹＡＯＷ，ＣＨＥＮＸＱ，ＯＵＹＡＮＧＱ，ｅｔａｌ．Ａｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄ

ｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｂａｓｅｄｏｎｃｏｍ

ｂｉｎｅｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｅｖｉｄｅｎｃｅｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌａｎｄＭｕｌｔｉ

ｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２０１３，４８（２）：３３９３５４．

［１５］曲福恒，崔广才，李岩芳，等．模糊聚类算法及应用［Ｍ］．北

京：国防工业出版社，２０１１：５７６６．

ＱＵＦＨ，ＣＵＩＧＣ，ＬＩＹＦ，ｅｔａｌ．Ｆｕｚｚｙｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄ

ｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，

２０１１：５７６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＲＡＯＪＲＪ，ＢＡＤＨＲＩＮＡＴＨＫ，ＰＡＫＡＬＡＲ，ｅｔａｌ．Ａｓｔｕｄｙｏｆ

ｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｕｎｄｅｒｃｏｎｆｌｉｃｔｕｓｉｎｇｍｏｄｅｌｓｏｆｍｕｌｔｉｐｌａｙｅｒ

ｇａｍｅｓ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，１９９７，２８（１２）：６３９４．

［１７］ ＧＯＬＩＮＳＫＩＪ．Ｏｐｔｉｍａｌｓｙｎｔｈｅｓｉｓｐｒｏｂｌｅｍｓｓｏｌｖｅｄｂｙｍｅａｎｓｏｆ

ｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇａｎｄｒａｎｄｏｍ ｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓ，１９７０，５（３）：２８７３０９．

　作者简介：

　冯嘉珍　男，博士研究生。主要研究方向：机械可靠性。

张建国　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机械／机

构／结构可靠性。
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Ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈ
ｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｇａｍｅ

ＦＥＮＧＪｉａｚｈｅｎ１，２，ＺＨＡＮＧＪｉａｎｇｕｏ１，２，，ＱＩＵＪｉｗｅｉ１，２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｎＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｓｕｂｊｅｃｔｉｖｉｔｙｏｆｔｈｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔａｒｇｅｔｗｅｉｇｈｔｓ，ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｇａｍｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｉｎｔｈｉｓａｐｐｒｏａｃｈ，ｅｖｅｒｙｄｅｓｉｇｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｓｔｒｅａ
ｔｅｄａｓｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｇａｍｅｐｌａｙｅｒ，ａｎｄｔｈｅｒａｎｄｏｍｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｅｔｉｓｄｅｃｏｍｐｏｓｅｄｉｎｔｏｍｕｌｔｉｐｌｅｓｔｒａｔｅｇｙ
ｓｅｔｓｔｈａｔａｒｅａｌｌｏｃａｔｅｄｔｏｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｐｌａｙｅｒｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｒａｎｄｏｍｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓｅｔｍａｐｐｉｎｇ（ＲＤＶＳＭ）
ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ．Ｔｈｅｎ，ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄ，ｅｖｅｒｙｐｌａｙｅｒｔａｋｅｓｉｔｓｐａｙｏｆｆ
ａｓｔｈｅｓｉｎｇｌｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｎｉｔｓｏｗｎｓｔｒａｔｅｇｙｓｅｔ，ａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｒｅ
ｓｕｌｔｓｏｆａｌｌｐｌａｙｅｒｓｆｏｒｍａｇｒｏｕｐｏｆｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｉｎｔｈｉｓｇａｍｅｒｏｕｎｄ．Ａｆｔｅｒｍｕｌｔｉｒｏｕｎｄｇａｍｅｓ，ｔｈｅｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｓｏ
ｌｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅｇａｍｅｉｓａｃｑｕｉｒｅｄ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｏｆａｐｒｅｓｓｕｒｅｖｅｓｓｅｌｃａｓｅａｎｄａｇｅａｒｒｅｄｕｃｅｒｃａｓｅｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄａｐｐｒｏａｃｈａｖｏｉｄｓｔｈｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆｔａｒｇｅｔｗｅｉｇｈｔｓ，ａｎｄｔｈｅｄｅｓｉｇｎｒｅｓｕｌｔｓｈａｖｅｈｉｇｈｏｂｊｅｃｔｉｖｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ；ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｃｏｍｐｅｔｉｔｉｏｎｇａｍｅ；ｒａｎｄｏｍｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅ
ｓｅｔｍａｐｐｉｎｇ（ＲＤＶＳＭ）；ｇａｍｅｅｑｕｉｌｉｂｒｉｕｍｓｏｌｕｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１７０５３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１７０８０１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１７０９２２１５：０７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１７０９２２．１５０７．００９．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍ ｏｆＣｈｉｎａ（２０１３ＣＢ７３３０００）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１６７５０２６，

７１６７１００９）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｊｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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