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复杂转子系统支点动载荷模型及其优化设计

洪杰１，２，栗天壤１，倪耀宇１，吕春光３，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；

３．中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 １１００１５）

　　摘　　　要：针对高推重比涡扇发动机中带中介轴承复杂转子系统的支点动载荷振动响
应及优化设计问题，建立了转子系统支点动载荷力学模型，研究在不同转速下，不平衡量、转子

弯曲变形及轮盘惯性载荷等因素对支点动载荷的影响。计算分析了双转子系统支点动载荷随

转速变化规律，揭示了高速双转子系统中介支点动载荷与转子弯曲变形及轮盘惯性载荷的关

系，并提出了基于转子弯曲变形弹性线斜率控制的双转子系统支点振动响应优化设计方法。

结果表明，通过优化高压涡轮后轴颈结构、调整低压涡轮后支点靠近中介支点，可以有效减小

中介支点动载荷的大小和不平衡量对其影响的敏感度，为具有中介支点的复杂转子系统支点

振动响应优化设计提供了理论方法。

关　键　词：转子系统；动载荷；中介支点；振动响应；结构优化
中图分类号：Ｖ２３１．９６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０８４７０８

　　随着航空燃气轮机向高转速、高负荷的方向
发展，转子系统工作于多阶临界转速之上，工作中

可能经过或靠近弯曲临界，导致转子不可避免地

产生弯曲变形
［１２］
。此时，转子受离心载荷及轮

盘陀螺力矩的影响，使得支点动载荷不再是一个

只由不平衡量单一因素引起的“较小的稳态交变

力”。尤其是对于广泛使用的带有中介轴承的双

转子系统，其动载荷同时受高、低压转子变形的耦

合影响，交变特性更加复杂
［３４］
。由于中介轴承

是双转子系统的核心部件，其动载荷过大可能导

致相关结构损伤失效引发故障。因此，开展中介

支点动载荷力学模型和复杂双转子系统振动响应

优化设计研究对高推重比涡扇发动机转子动力学

设计技术的发展具有重要工程意义。

由于双转子系统的动力特性设计对提高航空

发动机结构系统稳健性方面起着重要作用，众多

学者对其进行了大量的理论和实验研究。早期研

究大多是针对双转子耦合特性的验证及振动响应

的分析。Ｃｈｉｌｄｓ［５］基于 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子建立了双转
子支承结构的力学模型，考虑了陀螺力矩、支承
阻尼与非线性等因素，并对叶片丢失激励的振动

响应进行了分析；Ａｔｈｒｅ等［６７］
将不平衡激励引入

传递矩阵，建立了双转子系统的状态方程，仿真并

通过实验验证耦合激励下的不平衡响应的特点；

Ｌｉ等［８］
采用了简化传递矩阵法，对带中介轴承挤

压油膜阻尼器的双转子发动机的稳态不平衡响应

进行了分析，并研究了径向间隙对减振效果的影

响。近年来，随着航空发动机的发展需求，双转子

系统振动特性优化设计及激励模型等方面的研究

也在不断深入。Ｈｙｌｔｏｎ［９］分析了反向旋转双转子
发动机的优点，提出了通过调整中介轴承位置靠

近模态节点，使双转子振动响应幅值最小化的观
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点；Ｃｈｅｎ和 Ｌｉａｏ［１０１１］利用拉格朗日方程，通过有
限元法，建立了考虑基础运动的双转子系统运动

方程，其中基础平动相当于只增加外力，而基础转

动会带来系统矩阵参数化，对稳态、瞬态响应影响

复杂；Ｙｕ等［１２］
通过分析风扇叶片丢失的物理过

程，建立了突加不平衡、惯性不对称及叶片机匣碰

摩等激励模型，得到突加不平衡对瞬态响应影响

最大，碰摩可以抑制响应幅值，而惯性不对称对振

动特性影响较小的结论。

上述文献大多针对不同双转子系统激励模型

及振动响应振幅进行计算分析。随着航空发动机

性能的不断提高，转子系统的负荷逐步加大，支点

振动问题越发突出，有必要开展复杂转子系统振

动响应尤其是中介轴承支点动载荷优化设计技术

的研究。本文通过建立单、双转子系统支点动载荷

力学模型，分析了支点动载荷组成成分及其随转子

工作状态的变化规律，结合典型双转子系统振动响

应的计算分析，提出了通过调整转子弯曲变形弹性

线斜率，实现中介支点动载荷的优化设计方法。

１　转子系统支点动载荷力学模型
１．１　单转子系统

图１为两端简支单盘转子模型。不平衡量为
ｑ的轮盘位于转子中点的一侧，距离两支点为 ａ、
ｂ，转速为 ω，轮盘的质量、极转动惯量、直径转动
惯量分别为 ｍ、Ｊｐ、Ｊｄ，其中，ａ＞ｂ，ａ＝ｔｌ，ｂ＝（１－

ｔ）ｌ，１
２
＜ｔ＜１。

通过拉格朗日方程建立单盘偏置转子的动力

学方程，以复数坐标表示转子旋转中轮盘中心的

横向位移为 ｒ＝ｘ＋ｉｙ，转角为 θ＝θｙ－ｉθｘ，ｘ、ｙ、θｘ、
θｙ为系统广义坐标。则系统动能为

Ｔ＝１
２
ｍ（ｘ２＋ｙ２）＋ｑω（－ｘｓｉｎ（ωｔ）＋

　　ｙｃｏｓ（ωｔ））＋１２
·
ｑ２

ｍω
２＋１
２
［Ｊｄ（θ

·
２
ｘ ＋

　　 θ
·
２
ｙ）＋Ｊｐ（ω

２－２ωθ
·

ｙθｙ）］ （１）

图 １　单盘转子模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｎｇｌｅｄｉｓｋｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌ

系统势能为

Ｖ＝１
２
ｋ１１ｘ

２＋ｋ１４θｙｘ＋
１
２
ｋ２２ｙ

２－ｋ２３θｘｙ－

　　ｋ３２ｙθｘ＋
１
２
ｋ３３θ

２
ｘ ＋ｋ４１ｘθｙ＋

１
２
ｋ４４θ

２
ｙ （２）

式中：

ｋ１１ ＝ｋ２２ ＝
３ＥＩ（－３ｔ２＋３ｔ－１）

ｔ３（ｔ－１）３ｌ３

ｋ３３ ＝ｋ４４ ＝
－３ＥＩ
（ｔ２－ｔ）ｌ

ｋ１４ ＝ｋ４１ ＝ｋ２３ ＝ｋ３２ ＝
－３ＥＩ（１－２ｔ）
ｔ２（１－ｔ）２ｌ２

其中：ＥＩ为截面抗弯刚度。
代入拉格朗日方程，

[
整理得

ｍ ０
０ Ｊ ]

ｄ

ｒ̈

θ
[ ]̈ －ｉ [ω ０ ０

０ Ｊ ]
ｐ

ｒ

θ
[ ]· ＋

　　
ｋｒｒ ｋｒθ
ｋθｒ ｋ

[ ] [
θθ

ｒ]θ [＝
ｑω２ ]０

ｅｉωｔ （３）

式中：ｋ１１＝ｋ２２＝ｋｒｒ，ｋ３３＝ｋ４４＝ｋθθ，ｋ１４＝ｋ４１＝ｋ２３＝
ｋ３２＝ｋｒθ＝ｋθｒ。

设解的形式为
ｒ[ ]θ ＝

ｒ０
θ[ ]
０

ｅｉωｔ，代入式（３），

解得

ｒ０
θ[ ]
０

＝

－λ２（Ｃｌ２＋Ｒλ２）
Ｒλ４＋Ｃｌ２λ２－ＡＣｌ２－ＡＲλ２＋Ｂ２ｌ２

Ｂｌλ２

Ｒλ４＋Ｃｌ２λ２－ＡＣｌ２－ＡＲλ２＋Ｂ２ｌ











２

ｑ
ｍ

（４）

式中：λ＝ ω
３ＥＩ／（ｌ３ｍ槡 ）

；Ａ＝－３ｔ
２＋３ｔ－１

ｔ３（ｔ－１）３
；Ｂ＝

２ｔ－１
ｔ２（１－ｔ）２

；Ｃ＝ －１
ｔ２－ｔ

；Ｒ＝
Ｊｐ－Ｊｄ
ｍ
。

因此，转子受不平衡载荷为

Ｆｕｎｂａｌａｎｃｅ ＝Ｆｕ，ｘ＋ｉＦｕ，ｙ ＝（ｍｒ０＋ｑ）ω
２ｅｉωｔ （５）

轮盘受陀螺力矩为

Ｍｇｙｒｏ ＝Ｍｇ，ｙ－ｉＭｇ，ｘ ＝（Ｊｐ－Ｊｄ）ω
２θ０ｅ

ｉωｔ （６）
对转子受力分析可知，两支点动载荷 Ｆｂｅａｒ１、

Ｆｂｅａｒ２分别为

Ｆｂｅａｒ１ ＝Ｆｂ１，ｘ＋ｉＦｂ１，ｙ ＝
Ｆｕｎｂａｌａｎｃｅｂ－Ｍｇｙｒｏ

ｌ

Ｆｂｅａｒ２ ＝Ｆｂ２，ｘ＋ｉＦｂ２，ｙ ＝
Ｆｕｎｂａｌａｎｃｅａ＋Ｍｇｙｒｏ










ｌ

（７）

根据式（７）可知，在支点动载荷组成成分中，
除了由于质量偏心引起的不平衡载荷项，还包括

由于转子弯曲变形引起的轮盘陀螺力矩项。对比

１、２两支点动载荷表达式可知，陀螺力矩的存在，
会使得各支点动载荷发生显著差异，陀螺力矩成

８４８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 洪杰，等：复杂转子系统支点动载荷模型及其优化设计

分与不平衡载荷成分同相位会使支点动载荷增

大，反相位时会使动载荷减小；此外，动载荷大小

还与不平衡量所在位置相关，支点 ２较支点 １轴
向靠近不平衡量位置，使得支点 ２中不平衡载荷
成分更大，说明支点动载荷受支点附近不平衡量

的影响更敏感。因此在转子动力学设计中，应考

虑控制支点附近转子的弯曲变形，减小不平衡量

和陀螺力矩对支点动载荷的影响。

１．２　双转子系统
为分析航空发动机双转子系统支点载荷的影

响因素，根据双转子结构特征建立如图 ２所示的
模型，采用有限元法建立系统运动方程

［１３］
。

图 ２　双转子系统模型

Ｆｉｇ．２　Ｄｕａｌｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌ

对于轮盘单元，根据拉格朗日方程建立运动

方程为

Ｍｄｕ̈ｄ－ｉＧｄｕｄ ＝Ｑｄ （８）
式中：ｕｄ为轮盘节点位移列阵；Ｍｄ为轮盘质量矩

阵；Ｇｄ为轮盘陀螺矩阵；Ｑｄ为轮盘广义力，包括
轮盘两端弹性轴的作用力和力矩，以及轮盘质量

偏心引起的不平衡力。

同理，对于转轴单元，其运动方程为

Ｍｓ̈ｕｓ－ｉＧｓｕｓ＋Ｋｓｕｓ ＝Ｑｓ （９）
式中：ｕｓ为转轴节点位移列阵；Ｍｓ为转轴质量矩

阵；Ｇｓ为转轴陀螺矩阵；Ｋｓ为转轴刚度矩阵；Ｑｓ
为转轴广义力，包含相邻轴段的作用力与力矩及

不平衡广义力。

对于支承单元，其运动方程为

－Ｋｂｕｂ ＝Ｑｂ （１０）
式中：ｕｂ为支点位移列阵；Ｋｂ为支承刚度矩阵；
Ｑｂ为广义力，也是支点动载荷。

特别地，对于双转子系统的中介轴承单元，其

运动方程为

－
Ｋｉｎ －Ｋｉｎ
－Ｋｉｎ Ｋ[ ] [

ｉｎ

ｕｈｉｎ
ｕｌｉ ]
ｎ

[＝
Ｑｈｉｎ
Ｑｌｉ ]
ｎ

（１１）

式中：Ｋｉｎ为中介支点刚度矩阵；ｕ
ｈ
ｉｎ、ｕ

ｌ
ｉｎ分别为与中

介轴承单元相连的高、低压转子节点位移；Ｑｈｉｎ、

Ｑｌｉｎ分别为中介支点作用于高、低压转子上的广义

力，即中介支点动载荷，且 Ｑｈｉｎ＝－Ｑ
ｌ
ｉｎ。

组集方程式（８）～式（１０），消去各单元相互
作用内力，并通过方程式（１１）进行高、低压转子
的耦合，

[

可以得到双转子系统的振动方程为

Ｍｈ ０
０ Ｍ ] [ｌ

ｕ̈ｈ

ｕ̈ ]ｌ － [ｉ Ｇｈ ０
０ Ｇ ] [ｌ

ｕｈ
ｕ ]ｌ ＋

[　　
Ｋｈ ０
０ Ｋ ] [ｌ

ｕｈ

ｕ ]ｌ ＋

　

０ ０
　 ２ｉ－１　 ２ｊ－

[
１

　Ｋｉｎ －Ｋｉｎ
－Ｋｉｎ Ｋ ]

ｉｎ

２ｉ－１
２ｊ－１

０ 















０

·

[　　 ｕｈ

ｕ ]ｌ [＝ Ｑｈ

Ｑ ]ｌ （１２）

式中：上标 ｈ表示高压转子项，上标 ｌ表示低压转
子项；ｉ、ｊ分别表示与中介支点相连的高、低压转
子节点编号；ｕ为节点位移列阵；Ｑ为系统广义
力；Ｍ为质量矩阵；Ｇ为陀螺矩阵；Ｋ为刚度矩阵
（不包括中介支点）。

方程式（１２）进行适当变形，写成弹性力与惯
性载荷平衡的形式为

－

０ ０
　２ｉ－１　 ２ｊ－

[
１

　Ｋｉｎ －Ｋｉｎ
－Ｋｉｎ Ｋ ]

ｉｎ

２ｉ－１

２ｊ－１

０ 















０

ｕｈ

ｕ[ ]

                 

ｌ

中介支点动载荷

－





　　
Ｋｈｂ ０　

０ Ｋ





ｌ
ｂ

ｕｈ

ｕ[ ]

       

ｌ

承力支点动载荷

[－ Ｋｈｓ ０　

０ Ｋ ]ｌ
ｓ

ｕｈ

ｕ[ ]

       
ｌ

转轴弹性恢复力

＝

[　　
Ｍｈ
ｄ ０　

０ Ｍ ]ｌ
ｄ

ｕ̈ｈ

ｕ̈[ ]ｌ － Ｑｈ

Ｑ[ ]( )

           

ｌ

轮盘离心载荷

－

[　　 ｉ
Ｇｈｄ ０

０ Ｇ ]ｌ
ｄ

ｕｈ
ｕ[ ]

       

ｌ

轮盘陀螺力矩

[＋ Ｍｈ
ｓ ０

０ Ｍ ]ｌ
ｓ

ｕ̈ｈ

ｕ̈[ ]

       

ｌ

转轴离心载荷

－

[　　 ｉ
Ｇｈｓ ０

０ Ｇ ]ｌ
ｓ

ｕｈ
ｕ[ ]

       

ｌ

转轴陀螺力矩（较小）

（１３）

　　根据式（１２）、式（１３）可知，双转子系统通过中
介轴承进行高、低压转子振动方程的耦合，支点动

载荷和转轴弹性恢复力除与高、低压不平衡激励引

起的轮盘、转轴的离心载荷平衡外，还要与由于转

子弯曲变形产生的轮盘陀螺力矩载荷相平衡（转轴

陀螺效应远小于轮盘，略去其影响）。中介支点动

载荷同时受高、低压转子的不平衡载荷与陀螺力矩

载荷影响，包含高、低压转速成分，载荷变化复杂。

２　复杂转子系统振动响应分析

典型双转子结构系统如图３所示。风扇１级
盘、压气机 １级盘、高压涡轮、低压涡轮分别记为

９４８
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图 ３　典型双转子结构系统示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｙｐｉｃａｌｄｕａｌｒｏｔｏｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｙｓｔｅｍ

ｆａｎ１、ｈｐｃ１、ｈｐｔ、ｌｐｔ，高压转子采用 １０１支承方
案，低压转子采用１１１支承方案，其中 ４＃支点为
中介支点，建立有限元模型并进行双转子系统振

动响应仿真计算。

２．１　不同转速下的支点动载荷特点
在给定不同的高、低压转速下（反向旋转），

分别在高、低压涡轮处施加 ５０ｇ·ｍｍ不平衡量，
计算各支点动载荷随转速变化关系曲线及对应的

转子弹性线变形，结果如图４、图５所示。
从图４、图 ５中可知，随转速升高，当转子存

在弯曲变形时，无论哪个转子存在不平衡激励，中

介支点的动载荷均较其他承力支点显著增大，在

峰值转速附近，中介支点动载荷幅值是其他支点

的１０倍以上。这是因为高转速下，中介支点同时
受高、低压转子弯曲变形的影响，高、低压转子不

平衡激励均使得反向旋转双转子系统同时存在

正、反涡动
［１４］
，结合所对应的振动弹性线可知，相

应涡轮盘的陀螺效应在中介支点产生的动载荷相

互叠加是引起中介支点动载荷显著增大的原因。

图 ４　高压不平衡激励下的振动响应

Ｆｉｇ．４　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｕｎｂａｌａｎｃｅｄｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

图 ５　低压不平衡激励下的振动响应

Ｆｉｇ．５　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｕｎｂａｌａｎｃｅｄｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

２．２　不平衡量分布对支点动载荷的影响
为分析高转速下不平衡量分布对支点动载荷

的影响，在计算中选取最大转速状态，在风扇１级
盘、压气机１级盘、高、低压涡轮处施加 ５０ｇ·ｍｍ
的不平衡量（同相位），计算复杂不平衡激励下各

支点动载荷响应特性，如图６及表１、表２所示。
根据计算结果，中介支点动载荷远大于其他

承力支点，并且由于不平衡激励的复杂性，其时域

曲线呈现复杂的周期变化，且波动范围较大。通

过中介支点处轴心轨迹分析可知，其动载荷大小

与双转子的运动状态有关，极小（ｔ１）与极大（ｔ２）
值分别发生在两包络线圆环内侧与外侧。此外，

对比频域响应中高、低压转速成分可知，１＃、２＃支
点动载荷主要受低压转速影响，基本不受高压转

速的影响，３＃、４＃、５＃支点动载荷同时受高、低压转
速成分的影响。

为明确高、低压转子不同位置处不平衡激励

对不同支点动载荷的影响，寻找敏感位置，以便进

行振动响应的优化设计，需进行动载荷的敏感度

计算。考虑转子系统不平衡响应是输入激励的多

元函数，即

Ｆ＝ｆ（ｑｆａｎ１，ｑｈｐｃ１，ｑｈｐｔ，ｑｌｐｔ） （１４）
当自变量改变 Δｑｋ引起因变量变化 ΔＦ（ｋ分

０５８
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图 ６　复杂不平衡激励下支点响应特性

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｂｅａｒｉｎｇｓｕｎｄｅｒ

ｃｏｍｐｌｅｘｕｎｂａｌａｎｃｅｄｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

别对应 ｆａｎ１、ｈｐｃ１、ｈｐｔ、ｌｐｔ），则因变量的相对变化
与自变量的相对变化之比即敏感度为

Ｓ＝ΔＦ／Ｆ
Δｑｊ／ｑｊ

×１００％ （１５）

据此定义计算４处不平衡激励对各个支点动
载荷影响的敏感度，如图７所示。

敏感度计算结果表明，１＃、２＃支点动载荷只对

表 １　支点动载荷时域数值对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃ

ｌｏａｄｓｉｎｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ

支点编号
支点动载荷／Ｎ

均值 变化区间

１＃ １３．５ ０．２

２＃ ８．５ ０．４

３＃ １１．８ ７．３

４＃ １３９．１ ２６．６

５＃ １．８５ ０．７

表 ２　支点动载荷频域幅值对比

Ｔａｂｌｅ２　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃ

ｌｏａｄｓｉｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎ

支点编号
高压转速成分

低压转速成分
％

１＃ ０．４

２＃ １．７

３＃ １５．７

４＃ ９

５＃ １６．７

图 ７　支点动载荷对不同位置不平衡激励的敏感度

Ｆｉｇ．７　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓｔｏｕｎｂａｌａｎｃｅｄ

ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏｃａｔｉｏｎｓ

低压不平衡敏感，而 ３＃、４＃、５＃支点动载荷对高、
低压不平衡均较敏感，验证了支点动载荷频率成

分的分析。而对于动载荷最大的中介支点，其受

高、低压涡轮不平衡的影响较大，结合支点动载荷

力学模型分析，可知高压涡轮不平衡影响的敏感

度高于压气机不平衡，是因为高压涡轮靠近中介

支点，同时由于高压涡轮的盘轴连接弯曲刚度弱，

系统刚度矩阵中由于不平衡载荷产生的交叉刚度

项较小，转子弯曲变形时弹性线的斜率较大，这

样，大转动惯量的涡轮盘产生较大陀螺力矩，因而

对中介支点动载荷影响更加显著。同理，低压涡

轮靠近中介支点，及其陀螺力矩的作用，使得低压

涡轮不平衡对中介支点动载荷影响高于风扇不平

１５８
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衡。因此，不平衡激励的分散性对中介支点动载

荷影响敏感度有显著差异，在双转子振动响应的

优化设计中，应关心对中介支点动载荷影响较大

的高、低压涡轮处的结构设计。

３　复杂转子系统振动响应优化设计

从支点动载荷力学模型及复杂双转子系统振

动响应仿真计算中，可以看到中介支点动载荷的

组成成分及不平衡分布影响敏感度与高、低压转

子弯曲变形和运动状态紧密相关。或者说，针对

动载荷影响敏感度较高的位置，进行结构优化设

计，可以减小高、低压转子弯曲变形，实现中介支

点动载荷的有效控制。由此提出基于转子弯曲变

形弹性线控制的双转子系统振动响应优化设计方

法。由于转子的弯曲变形由转子和支承结构特征

共同决定，因此，可以以转轴抗弯刚度分布和支点

相对位置为优化参数进行中介支点动载荷的优化

设计。

３．１　转子结构抗弯刚度分布优化
由于高压转子弯曲变形及高压涡轮的陀螺力

矩对中介支点动载荷影响敏感度较大，在此选取

高压涡轮后轴颈局部结构，调整其锥壳角度，即

图３中的 θｃ，分析中介支点动载荷随锥角的变化
曲线。由２．２节中敏感度分析可知，高、低压涡轮
处不平衡激励对中介支点动载荷影响敏感度较

高，故计算中只考虑高、低压不平衡激励的影响。

图８为归一化后的中介支点动载荷均值随高压涡
轮后轴颈锥角的变化关系曲线。

由图８可知，随着后轴颈锥角的减小，中介支
点动载荷均值也发生显著减小，这是因为随着锥

角的减小，后轴颈局部结构的弯曲刚度减弱，转子

图 ８　后轴颈锥角对中介支点动载荷的影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｒｅａｒｊｏｕｒｎａｌｃｏｎｅａｎｇｌｅｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓｏｆｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇ

弯曲变形时，后轴颈弯曲曲率增大，而高压涡轮盘

处弹性线斜率减小，减弱了涡轮盘陀螺力矩，从而

减小了高压转子弯曲变形对中介支点动载荷的影

响。通过对弹性线进行分析，可得归一化后涡轮

盘处弹性线斜率（最大值）随后轴颈锥角变化关

系，如图 ９所示。因此，转子结构抗弯刚度的调
整，可以实现对转子弯曲变形弹性线斜率的优化，

进而实现对中介支点动载荷的有效控制。

图 ９　后轴颈锥角对涡轮盘处弹性线斜率的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｒｅａｒｊｏｕｒｎａｌｃｏｎｅａｎｇｌｅｏｎｓｌｏｐｅｏｆ

ｅｌａｓｔｉｃｃｕｒｖｅａｔｔｕｒｂｉｎｅｄｉｓｋ

３．２　中介支点及承力支点位置优化
由于低压涡轮局部变形及陀螺力矩对中介支

点动载荷影响也较为敏感，类比转子结构抗弯刚

度分布的优化设计可知，对低压转子弯曲变形的

弹性线进行控制，也是双转子系统振动响应优化

设计的一个方向。而低压转子为多支点的柔性转

子，支承特征对其动力特性有重要影响
［１５１６］

。同

样地，对于双转子系统，可以考虑采用调整低压转

子支承特征的方法来减小中介支点动载荷。

因低压涡轮后支点（５＃支点）作为承力支点，
用于支承高、低压涡轮转子，该支点的支承特征对

高、低压涡轮的局部振动特性有重要影响。为控

制低压涡轮局部变形及陀螺力矩对中介支点的影

响，改变 ５＃支点的轴向位置，计算中介支点动载
荷均值随５＃支点轴向位置的变化关系，计算结果
归一化如图１０所示。

由图１０可知，当５＃支点靠近４＃支点时，中介
支点动载荷均值明显降低。这是因为 ５＃支点相
当于低压转子弯曲变形的节点，由于支承的约束

作用限制了５＃支点附近转子弯曲变形，当其靠近
中介支点时，可以有效减小中介支点由于低压转

子振动引起的动载荷幅值增大。应该指出的是，

通过改变支承位置对中介支点附近低压转子弯曲

２５８
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图 １０　中介支点动载荷随 ５＃支点位置变化曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓｏｆｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇ

ｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆ５＃ｂｅａｒｉｎｇ

变形进行控制，其实质仍是对转子弯曲变形弹性

线的优化设计。另外，这里使 ５＃支点靠近中介支
点相当于增大中介支点附近的低压轴弯曲刚度，

据此，可以将该支点位置优化的内涵进行扩展，即

通过结构设计，增大低压涡轮局部抗弯曲变形能

力，可以减小低压涡轮局部振动对中介支点动载

荷的影响。

４　结　论

本文通过理论与仿真分析，得到主要结论

如下：

１）高速转子系统支点动载荷由不平衡载荷
及陀螺力矩载荷组成，不平衡激励的位置及轮盘

处的弹性线斜率决定支点动载荷的大小，尤其是

复杂双转子系统，其中介支点动载荷同时受高、低

压转子的不平衡激励以及轮盘陀螺力矩的影响，

载荷成分复杂。

２）针对典型双转子系统进行振动响应分析，
结果表明，随转速升高，当转子出现弯曲变形时，

中介支点动载荷远大于其他承力支点，同时，靠近

中介支点的高、低压涡轮处的不平衡激励对于中

介支点动载荷影响的敏感度较高。通过不平衡分

散性的敏感度分析确定了双转子振动响应优化设

计的方向。

３）基于中介支点动载荷敏感度的分析，从转
子结构特征与支承结构特征两方面，分别进行高、

低压转子振动响应优化设计。研究表明，通过优

化转子局部抗弯刚度分布，调整中介支点与承力

支点的相对位置，可以改变高、低压转子弯曲变形

弹性线的斜率，实现对轮盘陀螺力矩的控制，调节

中介支点动载荷大小，从而对复杂转子系统振动

响应进行优化设计。
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ｅｒ，１９８５，１０８（４）：６１３６１８．

［９］ＨＹＬＴＯＮＰＤ．Ｍｉｎｉｍｉｚｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｃｏｕｎｔｅｒｒｏｔａｔｉｎｇ

ｅｎｇｉｎｅｓｔｈｒｏｕｇｈｏｐｔｉｍｉｚｅｄｎｏｄｅｐｌａｃｅｍｅｎｔ［Ｃ］∥ＡＳＭＥＴｕｒｂｏ

Ｅｘｐｏ２０１０．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２０１０：２５３２．

［１０］ＣＨＥＮＸ，ＬＩＡＯＭＦ．Ｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆａｄｕａｌｒｏｔｏｒ

ｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｍａｓｓｕｎｂａｌａｎｃｅａｎｄ

ｂａｓｅｍｏｔｉｏｎｓ：ＧＴ２０１８７５２１５［Ｒ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２０１８．

［１１］ＣＨＥＮＸ，ＬＩＡＯＭ Ｆ．Ｔｒａｎｓｉｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆａｄｕａｌｒｏｔｏｒ

ｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｍａｓｓｕｎｂａｌａｎｃｅａｎｄ

ｂａｓｅｍｏｔｉｏｎｓｄｕｅｉｎｇｓｔａｒｔｕｐ：ＧＴ２０１８７５２２７［Ｒ］．ＮｅｗＹｏｒｋ：

ＡＳＭＥ，２０１８．

［１２］ＹＵＰＣ，ＺＨＡＮＧＤＹ，ＭＡＹＨ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ

ｖｉｂｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｄｕａｌｒｏｔｏｒ

ｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｆａｎｂｌａｄｅｏｕｔ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＳｉｇｎａｌ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

Ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１８，１０６：１５８１７５．

［１３］钟一谔，何衍宗，王正，等．转子动力学［Ｍ］．北京：清华大学

出版社，１９８４．

ＺＨＯＮＧＹＥ，ＨＥＹＺ，ＷＡＮＧＺ，ｅｔａｌ．Ｒｏｔｏｒｄｙｍａｍｉｃｓ［Ｍ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｓｉｎｇｈｕａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９８４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］张大义，刘烨辉，梁智超，等．航空发动机双转子系统临界转

速求解方法［Ｊ］．推进技术，２０１５，３６（２）：２９２２９８．

ＺＨＡＮＧＤＹ，ＬＩＵＹＨ，ＬＩＡＮＧＺＣ，ｅｔａｌ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｆｏｒｃｒｉｔｉｃａｌ

ｓｐｅｅｄｏｆｄｏｕｂｌｅｓｐｏｏｌｓｓｙｓｔｅｍｉｎａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，３６（２）：２９２２９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］洪杰，王华，肖大为，等．转子支承动刚度对转子动力特性的

影响分析［Ｊ］．航空发动机，２００８，３４（１）：２３２７．

ＨＯＮＧＪ，ＷＡＮＧＨ，ＸＩＡＯＤＷ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆ

ｎｅｓｓｏｆｒｏｔｏｒｂｅａｒｉｎｇｏｎｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］．Ａｅｒｏ

ｅｎｇｉｎｅ，２００８，３４（１）：２３２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］马艳红，何天元，张大义，等．支承刚度非线性转子系统的不

平衡响应［Ｊ］．航空动力学报，２０１４，２９（７）：１５２７１５３４．

ＭＡＹＨ，ＨＥＴＹ，ＺＨＡＮＧＤＹ，ｅｔａｌ．Ｉｍｂａｌａｎｃｅｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆ

ｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ ｗｉｔｈｎｏｎｌｉｎｅａｒｂｅａｒｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１４，２９（７）：１５２７１５３４（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、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。

Ｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｍｏｄｅｌａｎｄｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｃｏｍｐｌｅｘｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ
ＨＯＮＧＪｉｅ１，２，ＬＩＴｉａｎｒａｎｇ１，ＮＩＹａｏｙｕ１，ＬＹＵＣｈｕｎｇｕａｎｇ３，ＭＡＹａｎｈｏｎｇ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＡＥＣＣＳｈｅｎｙａｎｇＥｎｇｉｎｅＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１００１５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｏｆａｃｏｍｐｌｅｘｒｏｔｏｒ
ｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇｉｎａｔｕｒｂｏｆａｎｅｎｇｉｎｅｗｉｔｈｈｉｇｈｔｈｒｕｓｔｔｏｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏ，ａｍｅｃｈａｎｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆ
ｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｕｎｂａｌａｎｃｅ，ｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｉｎｅｒｔｉａｍｏｍｅｎｔ
ｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄｓ．Ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｔｒｅｎｄｏｆｔｈｅｂｅａｒｉｎｇｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓｏｆａｄｕａｌｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈ
ｒｏｔａｔｉｎｇｓｐｅｅｄｓｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｏｆｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇ
ａｎｄｒｏｔｏｒｂｅｎｄｉｎｇｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｓｗｅｌｌａｓｉｎｅｒｔｉａｌｌｏａｄｓｉｓｒｅｖｅａｌｅｄ．Ａｎｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎ
ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｌｏｐｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｅｌａｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｅｒｏｔｏｒｓｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｂｙｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇｔｈｅｒｅａｒｊｏｕｒｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅｔｕｒｂｉｎｅａｎｄａｄｊｕｓｔｉｎｇｔｈｅｒｅａｒ
ｂｅａｒｉｎｇｏｆｔｈｅｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｔｕｒｂｉｎｅｎｅａｒｔｈｅｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇ，ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇａｎｄ
ｔｈｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｔｈｅｕｎｂａｌａｎｃｅｃａｎｂｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｄ，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓａｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｏｐｔｉｍａｌ
ｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅｂｅａｒｉｎｇｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｃｏｍｐｌｅｘｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ；ｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｓ；ｉｎｔｅｒｓｈａｆｔｂｅａｒｉｎｇ；ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅ；ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２７１６：１６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２５．１３３２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５７５０２２）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｙａｎｈｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０１９年 ５月
第４５卷 第５期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１８０８２９；录用日期：２０１８１２２１；网络出版时间：２０１９０１１１１４：５３
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１１１．１０１２．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１５７５０２２，１１６７２０１７）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｍａｙａｎｈｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：洪杰，杨哲夫，吕春光，等．高速柔性转子系统动力特性稳健设计方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（５）：８５５
８６２．ＨＯＮＧＪ，ＹＡＮＧＺＦ，ＬＹＵＣＧ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（５）：８５５８６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４９２

高速柔性转子系统动力特性稳健设计方法

洪杰１，２，杨哲夫１，吕春光３，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；

３．中国航发沈阳发动机研究所，沈阳 １１００１５）

　　摘　　　要：高速柔性转子系统为控制其转子变形和多阶临界转速分布，常采用多支点
支承方案，而转子支承结构力学参数的分散性，使得转子动力特性设计成为多变量多目标非
确定性优化问题。通过 Ｌａｇｒａｎｇｅ法建立柔性转子运动方程，定义罚函数以定量描述多阶临界
转速的分布特征，采用区间数学分析方法和遗传算法结合的方式，建立了基于临界转速分布特

征优化及连接结构刚度损失控制的转子系统动力特性稳健设计方法。算例表明，通过将多阶

临界转速集中于一定转速区间，并控制连接结构弯曲应变能分布比例，可有效减小转子通过多

阶临界转速时的振动响应，降低转子动力特性对连接结构受力状态变化的敏感度，提高高速柔

性转子系统动力特性的稳健性。

关　键　词：稳健设计；柔性转子；应变能；振动响应；多支承结构
中图分类号：Ｖ２３１．９６
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０８５５０８

　　高速柔性转子一般工作在多阶临界转速之
上，且工作转速范围内存在以转子弯曲振型为主

的临界转速，为控制其转子变形而常采用多支点

支承方案。高速柔性转子在起动工作过程中需要

通过多阶临界转速，会产生较大弯曲变形，对各支

点动载荷及整机振动水平有很大影响。在工作循

环中，支承结构和转子连接结构承载界面的损伤

不断积累，易产生轴承组件界面磨损和转子连接

界面接触损伤等问题。

高速柔性转子的质量、刚度分布极不均匀，通

过若干界面配合、连接而成，转子产生弯曲变形

时，连接结构处的应变能会导致转子弯曲刚度存

在一定的分散性
［１］
，同时考虑到支承结构的装配

误差和工作载荷波动，支承刚度同样具有一定的

分散度，导致临界转速分布、转子振幅等呈现区间

分布特征。在转子弯曲变形不大，不考虑连接结

构刚度损失时，可基于转子连续力学模型，通过确

定性方法进行临界转速设计
［２］
，以实现避开有害

振动的设计目的。随着转子转速负荷的加大，在

工作载荷环境下转子应变能比例的增加，使得必

须考虑转子连接界面所产生的结构非连续性的影

响，即在工作载荷环境下转子系统动力特性具有

低敏感度的稳健设计方法。

近年来，国内外学者关于转子动力特性设计

方法的研究主要有两方面：设计目标函数的合理

选取及非确定设计方法的研究。在设计目标函数

的合理选取方面，Ｓｈｉａｕ和 Ｃｈａｎｇ［３］以转子质量和
支点动载荷为目标函数，分别采用多种优化算法

对支承刚度、轴承位置等变量进行优化，验证了同

时降低质量和减小支点动载荷的可行性；Ｌｉｎ
等

［４］
以转子总应变能为目标函数，对支承刚度和

挤压油膜阻尼器的油膜间隙进行优化，通过转子

总应变能分布反映转子变形及运动状态。在非确

定设计方法研究方面，Ｚａｎｇ等［５］
提出稳健设计方

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905002&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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法的本质是多目标非确定优化设计，核心是降低

目标函数的敏感度和分散度；Ｌｉ等［６］
在考虑转

速、滑油温度等工作状态具有非确定性的前提下，

验证了凸方法在提高转子平衡精度稳健性方面的

可行性；Ｍａ等［７］
和陈萌

［８］
将区间数学引入转子

振动方程的各矩阵中，采用摄动理论建立了用于

转子系统动力特性分析的区间摄动法，并通过试

验验证了该方法在转子分析中的有效性；Ｒｉｔｔｏ
等

［９］
在考虑支承刚度等参数具有非确定性的基

础上，假设了多种概率分布，采用概率性优化方法

对临界转速共振裕度进行了稳健设计，验证了此

稳健设计方法的有效性。

综上，国内外学者在转子动力特性设计方法

方面开展的研究工作，大多基于连续模型假设，未

考虑转子应变能分布对转子连接结构弯曲刚度的

影响，而这正是柔性转子系统动力特性稳健设计

中必须考虑的问题。本文根据带有连接结构非连

续柔性转子结构的特征，考虑支承刚度和转子弯

曲刚度等参数分散性，引入区间变量对转子系统

动力特性进行非确定性设计方法研究。以全转速

区域转子振幅和支点动载荷为控制优化目标，采

用罚函数定量描述临界转速分布特征，进行基于

临界转速分布优化和振动响应低分散性的高速柔

性转子稳健设计方法研究。

１　柔性转子系统动力学模型

图１为典型高速柔性转子的动力学模型，其
主要结构特征为质量、刚度沿轴向分布极不均匀，

采用多支点支承，通过界面连接而成。在工作转

速范围附近存在多阶临界转速，其动力特性主要

由支承特性、转子质量／刚度分布以及连接结构刚
度特性等因素决定。需要注意的是，转子连接结

构处的弯曲变形会导致转子弯曲刚度产生变化，

其数值取决于转子工作状态，这使转子刚度特性

表现出非确定性。

图 １　典型高速柔性转子系统非确定动力学模型

Ｆｉｇ．１　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｔｙｐｉｃａｌｈｉｇｈｓｐｅｅｄ

ｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

１．１　运动方程
为准确反映柔性转子的动力特性，可通过有

限元素法对转子动力学模型进行离散
［１０１１］

，各节

点的位移和转角构成了系统的广义坐标 ｑ。
ｑ＝（ｘ１，ｙ１，θｘ，１，θｙ，１，…，ｘｎ，ｙｎ，θｘ，ｎ，θｙ，ｎ）

Ｔ
（１）

式中：ｘｎ和 ｙｎ分别为第 ｎ个截面的 ｘ和 ｙ方向位
移；θｘ，ｎ和 θｙ，ｎ分别为第 ｎ个截面绕 ｘ轴和 ｙ轴的
角向位移。

利用 Ｌａｇｒａｎｇｅ能量法建立其动力学方程为
ｄ
ｄｔ
（Ｔ－Ｖ）
ｑ( )
ｉ

－（Ｔ－Ｖ）
ｑｉ

＝Ｆｉ （２）

式中：Ｔ为转子系统动能；Ｖ为转子系统势能；Ｆｉ
为外力；ｑｉ为广义坐标。

柔性转子系统一般由轮盘、弹性轴和支承

３种单元组成。在建模时，将柔性转子系统中的
连接结构（也即联轴器）等效为等截面弹性轴，通

过调整密度与内外轴径以保证其质量与局部弯曲

刚度相同。转子系统的动能表达式为

Ｔ＝Ｔｓｈａｆｔ＋Ｔｄｉｓｃ （３）
式中：刚性轮盘的动能 Ｔｄｉｓｃ为

Ｔｄｉｓｃ ＝
１
２
ｘ
( )ｙ
Ｔ ｍｄ ０
０ ｍ[ ]

ｄ

ｘ
( )ｙ＋

　　 １
２

ωξ
ωη
ω









ζ

Ｔ Ｊｄ ０ ０
０ Ｊｄ ０
０ ０ Ｊ










ｐ

ωξ
ωη
ω









ζ

（４）

其中：ｘ、ｙ、ｍｄ、ωξ、ωη、ωζ、Ｊｄ和 Ｊｐ分别为轮盘质
心的 ｘ向位移、ｙ向位移、轮盘质量、轮盘绕 ｘ轴
转速、绕 ｙ轴转速、绕 ｚ轴转速、直径转动惯量和
极转动惯量。

弹性轴的动能 Ｔｓｈａｆｔ为

Ｔｓｈａｆｔ＝
１
２
ｕＴ１ｓＭｓ

ｕ１ｓ＋
１
２
ｕＴ２ｓＭｓ

ｕ２ｓ＋

　　ΩｕＴ１ｓＪｓｕ２ｓ＋
１
２
ＪｐΩ

２
（５）

式中：ｕ１ｓ和 ｕ２ｓ为轴段两端的节点位移；Ｍｓ为考虑

平动质量和转动惯量在内的一致质量矩阵；Ｊｓ为
转动惯量矩阵；Ω为公转角速度。

转子系统的势能表达式为

Ｖ＝Ｖｓｈａｆｔ＋Ｖｂｅａｒｉｎｇ （６）
式中：弹性轴和轴承的势能表达式分别为

Ｖｓｈａｆｔ＝
１
２
ｕＴｓＫｓｕｓ

Ｖｂｅａｒｉｎｇ ＝
１
２
ｋｅ{ ２

（７）

式中：ｕｓ为弹性轴两端点的节点位移组成的向
量；Ｋｓ为弹性轴的刚度矩阵；ｋ为轴承的支承刚
度；ｅ为轴承的变形量。

将上述动能表达式 Ｔ、势能表达式 Ｖ代入 Ｌａ
ｇｒａｎｇｅ方程中，可得转子系统动力学方程为
Ｍｑ̈＋ΩＪｑ＋Ｋｑ＝０ （８）

６５８
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式中：Ｍ、Ｊ和 Ｋ分别为转子系统动力学方程的质
量矩阵、转动惯量矩阵和刚度矩阵。

令 Ω＝ω，即可得到临界转速满足的方程，解
方程可得临界转速。

Ｋ－（Ｍ －Ｊ）ω２ ＝０ （９）

１．２　应变能分布特性
应变能是指结构在外力作用下发生形变时，

外力在形变位移上所做的功，这些功以能量的形

式储存在结构内部，故称作应变能，可用于定量描

述外力作用下结构的损伤情况
［１２］
。转子系统在

刚体模态振动时，转子自身不发生变形，刚体位移

仅使支承结构产生变形，即应变能均集中于支承

结构中，只有当转子在靠近弯曲振型共振转速时，

转子弯曲变形使应变能聚集在转子上。由于转子

质量／刚度分布不均匀性以及轮盘的惯性力矩载
荷的变化，使得转子连接结构处的应变能分布在

工作过程中存在分散性，造成连接结构界面约束

失效，表现为转子弯曲刚度区间分布特征。因此，

转子应变能分布可表征转子结构的变形和受力状

态，定量反映连接结构弯曲刚度损失程度。

转子应变能的定义式为

Ｕ＝１
２∫ｖσεｄｖ （１０）

式中：σ、ε和ｄｖ分别为微元体的应力、应变和体积。
应变能可以分为体积改变能和畸变能，即

Ｕ＝Ｕｖ＋Ｕｄ （１１）
根据材料力学第四强度理论，只有畸变能会

导致结构发生失效，同时在细长轴段中，体积改变

能的数值较小，因此本文中的轴段应变能仅考虑

畸变能，利用广义坐标 Ｑ可表示为

Ｕ＝１
２
ＱＴＫｓＱ （１２）

在计算轴段应变能时，先对式（８）的各阶模
态振型进行归一化，并提取出轴段的广义位移 Ｑ，
再按照式（１２）计算得到轴段应变能。

支承结构的应变能为其自身因变形积累的势

能，按照式（７）计算，即

Ｕｂｅａｒｉｎｇ ＝Ｖｂｅａｒｉｎｇ ＝
１
２
ｋｅ２ （１３）

２　基于区间分析的稳健设计方法

稳健设计目的是优化目标函数的中值（或称

均值），同时减小因非确定因素引起的分散度
［３］
。

图２为本文提出的高速柔性转子系统动力特性稳
健设计方法框图。考虑到转子应变能分布可能导

致转子弯曲刚度产生分散性，以及多支点转子结

图 ２　高速柔性转子系统动力特性稳健设计思路

Ｆｉｇ．２　Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｃｏｎｃｅｐｔｏｆｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ

构中弹性支承刚度的分散性
［１３］
，会影响转子系统

动力特性随转子转速变化的稳健性，故采用区间

分析方法描述转子动力特性的非确定性，通过合

理选择设计变量的中值，以优化临界转速分布，并

控制弯曲应变能在转子连接结构处的分布，减小

动力特性参数分散度，实现转子系统动力特性稳

健设计。

２．１　区间分析
实际工程应用中，通常无法给出非确定参数

的概率分布和隶属函数，仅能确定参数的波动范

围。区间分析方法可不对其分布规律进行任何人

为假设，用区间数描述参数非确定性并经过区间

运算得到振动响应的变差范围，并以此开展稳健

设计。对于带有连接界面的高速柔性转子系统，

考虑转子结构参数、支承结构参数区间分布特征，

以及在求解转子系统各阶临界转速、应变能等动

力特性时，需要在确定性优化方法的基础上，提出

基于区间分析的稳健设计流程。

以临界转速为例，由于非确定性因素是支承刚

度和转子弯曲刚度，将导致方程式（８）中的刚度矩
阵 Ｋ为非确定参数，可通过区间参数加以表示：
Ｋ∈ ＫＩ ＝［Ｋ，珚Ｋ］ （１４）
式中：珚Ｋ为具有非确定性的刚度矩阵的上界矩阵；
Ｋ为具有非确定性的刚度矩阵的下界矩阵。

引入列向量 Ｚ＝（ｑ ｑ）Ｔ，并设 Ｚ＝ψｅλｔ，对
应的广义特征值问题为

Ａψ ＝λＢψ （１５）
υＴＡ＝λυＴＢ （１６）
式中：ψ为特征值 λ的右特征向量；υＴ为特征值
λ的左特征向量。

Ａ [＝
－ΩＪ －Ｋ
Ｋ ]０

Ｂ [＝
Ｍ ０
０ ]










Ｋ

（１７）

７５８
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其中：Ｍ、Ｊ、Ｋ为式（８）中对应的物理量。
方程式（１５）两端同时左乘 Ｂ－１，可以表示为

Ｄψ ＝λψ （１８）

Ｄ ＝Ｂ－１Ａ [＝
－ΩＭ－１Ｊ －Ｍ－１Ｋ
Ｉ ]０

（１９）

经过推导，转子系统固有频率所在的区间为

ｆｉ＝［ｆ
ｃ
ｉ－Δｆｉ，ｆ

ｃ
ｉ＋Δｆｉ］　ｉ＝１，２，…，ｎ （２０）

式中：ｆｃｉ为固有频率的区间中值，由常规方法求

解；Δｆｉ为固有频率非确定量，表达式
［７］
为

Δｆｉ＝
υＴｉｒΔＤψｉｙ＋υ

Ｔ
ｉｙΔＤψｉｒ

２π
（２１）

其中：υｉｒ为第ｉ个左特征向量的实部；ψｉｙ为第 ｉ个右
特征向量的虚部；ΔＤ为区间矩阵Ｄ的非确定量。
２．２　设计流程

为定量描述临界转速的集中程度，定义临界

转速分布罚函数，以前两阶临界转速中值为例。

ｐｃ（ω１，ω２）＝１－Ａ１，２ｅｘｐ －
（ωｃ１－ω

ｃ
２）
２

２ε２１，
[ ]

２

（２２）

式中：ωｃ１、ω
ｃ
２分别为第一、二阶临界转速中值；Ａ１，２

和 ε１，２可以控制罚函数的形状。罚函数的函数图
形如图３所示。此罚函数的性质为：当两阶临界
转速互相靠近时，罚函数值急剧减小，可用于定量

表示临界转速的集中程度。

针对本文提出的转子系统动力特性稳健设计

思想，建立基于区间分析方法的高速柔性转子系

统动力特性稳健设计流程，如图４所示。
由图４可知，高速柔性转子系统动力特性稳

健设计可分为以下４个步骤：
步骤１　试取一组设计变量 ｘｉ的中值。
步骤２　将设计变量代入方程式（８），通过区

间分析方法求得各阶临界转速及应变能分布的区

间解。

步骤３　对控制点应变能的区间上界进行评

图 ３　罚函数图形

Ｆｉｇ．３　Ｇｒａｐｈｏｆｐｅｎａｌｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎ

图 ４　高速柔性转子系统动力特性稳健设计流程

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ

估，若满足设计要求，则进行步骤 ４，若不满足则
利用优化算法进行重新取值，重复步骤２、步骤３。

步骤４　对临界转速分布罚函数的区间中值
进行评估，如区间中值满足收敛条件，则完成该稳

健优化，如不收敛则利用优化算法重新取值，重复

步骤２、步骤３，直至优化结束。
２．３　优化算法及其参数选择
２．３．１　优化算法的选择

依据优化算法中可行域是否具有非确定性，

优化算法可分为 ２类：确定性算法与非确定性算
法（也称随机优化算法）

［１４］
。确定性算法是指遵

循严格数学规划的算法，其中不涉及任何非确定

元素，如牛顿法、梯度下降法等；非确定性算法是

指寻优过程中会产生随机性参数的算法，如模拟

退火算法、遗传算法等。优化算法的选择及其参

数设置会影响能否得到全局最优解。本文以遗传

算法为例进行最优解的求解。遗传算法是在模拟

达尔文的进化论基础上建立的，利用概率方法生

成一定数量的样本，并选取较优的个体继续逐代

演化，直至得到近似最优解。

８５８
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　第 ５期 洪杰，等：高速柔性转子系统动力特性稳健设计方法

２．３．２　设计变量及目标函数的选择
在柔性转子的结构参数设计中，转子的几何

尺寸、支点位置、轮盘位置通常由整机性能、结构

与强度设计要求所决定，一般不由动力学特性所

决定，故选取各支承刚度的中值为设计变量。

不同于传统临界转速设计方法，本文以临界

转速的分布特征作为目标函数，即在进行临界转

速分布特征设计时，主要从转子通过多阶临界转

速时支点动载荷的抑制出发，尽可能将多阶临界

转速集中于较小的转速范围内，当转子通过多阶

临界转速时，由于各阶模态振动相位的不同而产

生了相互制约作用，使得支点动载荷得到抑制。

２．３．３　约束条件的选择
为使转子系统在满足一般性的设计准则的基

础上，提高转子系统动力特性稳健性，以临界转速

安全裕度的区间下界、连接结构处应变能的区间

上界作为约束条件。考虑到固有特性分析中，应

变能的绝对值并没有实际意义，故本文以应变能

比例作为衡量应变能多寡的判据，以柔性转子系

统连接结构处的应变能比例作为约束条件。

计算约束函数表达式时，由于支承刚度和连

接结构弯曲刚度等参数具有区间分布特征，因此

通过动力学方程式（８）计算出的临界转速式（９）
及连接结构应变能式（１２）均以区间参数的形式
表示，类似于刚度矩阵的区间形式（式（１４）），由
区间上界和区间下界组成。临界转速安全裕度的

区间下界、连接结构处应变能比例的区间上界

如下：

ωｉ
Ωｋ
－１ ≥ λ１

　　ｉ＝１，２，…，ｎω；ｋ＝１，２，…，ｎΩ （２３）
式中：λ１为临界转速安全系数；ωｉ为第 ｉ阶临界
转速；Ωｋ为第 ｋ个工作转速。

Ｕｊｏｉｎｔ
Ｕａｌｌ

≤ λ２ （２４）

式中：Ｕｊｏｉｎｔ为连接结构处应变能；Ｕａｌｌ为转子系统
的总应变能；λ２为连接结构应变能稳健系数。

故柔性转子动力特性的稳健设计模型为

ｍｉｎ ∑
ｉ，ｊ＝１，２，…，ｎω

αｉ，ｊｐ
ｃ
（ωｉ，ωｊ）

ｓ．ｔ．

λ１－
ωｍ
Ωｋ
－１ ≤０

　　ｍ ＝１，２，…，ｎω；ｋ＝１，２，…，ｎΩ
Ｕｊｏｉｎｔ
Ｕａｌｌ

－λ２≤０

Ｘ＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ















｝

（２５）

式中：αｉ，ｊ为第 ｉ，ｊ阶临界转速分布罚函数中值的
关注系数；ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ为各设计变量的取值。

３　算例分析

图５为三支点高速柔性转子系统结构示意图，
其工作转速为３００００ｒ／ｍｉｎ，主要由压气机叶盘、涡
轮叶盘、压气机轴和涡轮轴组成，两轴段通过联轴

器相连，压气机叶盘后及涡轮叶盘前均布置一个支

点，同时在联轴器附近布置一个支点，以控制细长

轴段的变形。该转子系统的具体参数如表１所示。
采用本文提出的转子系统动力特性稳健设计

方法对该转子的支承刚度进行优化设计。以支点

刚度作为非确定变量，用区间参数形式表示，并依

据工程经验给定支承刚度的分散度 β。对此转子
系统进行固有特性的区间分析，并采用遗传算法

进行支承刚度中值的优化选取，表 ２为优化过程
的控制参数。

图 ５　三支点高速柔性转子系统结构示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｈｒｅｅｓｕｐｐｏｒｔｈｉｇｈｓｐｅｅｄ

ｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 １　算例转子系统参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘａｍｐｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

参数 数值

轴段密度／（ｋｇ·ｍ－３） ７８２０

轴段弹性模量／ＧＰａ １９５

轴段内径／ｍ ０．００６

轴段外径／ｍ ０．０２２

转子总长／ｍ ０．５９８

风扇等效集中质量／ｋｇ ３．５８３

风扇绕轴线转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） ０．０２４

涡轮等效集中质量／ｋｇ ３．１３５

涡轮绕轴线转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） ０．０１７

表 ２　优化参数选取

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｈｏｉｃｅｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

支承刚度分散度 β／％ ５
临界转速分布罚函数幅值 Ａｉ，ｊ １
临界转速分布罚函数标准差 εｉ，ｊ ２４００
临界转速分布罚函数中值的关注系数 αｉ，ｊ １
临界转速安全系数 λ１／％ ２０
连接结构应变能稳健系数 λ２／％ ２

遗传算法初代样本数 １００

遗传算法子代样本数 ２０

遗传算法的可容忍收敛误差／％ ２

　　注：ｉ，ｊ＝１，２，３，４。

９５８
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依照表２给出的优化参数，在约束条件的约
束下，对目标函数进行遗传优化。首先在整个可

行域内随机生成１００个样本点，并进行个体筛选，
保留较优秀的样本，进行逐代优化，每代个体数为

２０个，优化过程如图６所示。可以看出，经过６代
进化，逐步逼近最优解。

表３为优化前后支点刚度中值、前四阶临界
转速及连接结构处的应变能比例。图７为２种方
案对应的具有区间分布特征的 Ｃａｍｐｂｅｌｌ图。从
表３和图７中可以看出，通过降低前支点和中支
点的支承刚度，并提高后支点的支承刚度，使得转

子结构的刚度分布更加均匀。将初始方案中分散

的前三阶临界转速集中在［１３１８０，１５８１８］ｒ／ｍｉｎ
的转速区间内，并将连接结构处的应变能比例由

１１．１５％降低至１．９３％，验证了优化算法选取的

图 ６　目标函数的优化过程

Ｆｉｇ．６　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎ

有效性。

由于考虑了动力特性的非确定性，因此各阶

临界转速随工作转速的变化曲线应扩展为变化条

带，条带的宽度表示其分散度的大小。从表 ３和
图７中可以看出，虽然 ２个方案均能满足临界转
速安全裕度的约束，但相比于初始方案，最优方案

的前三阶临界转速分布较为集中，各阶临界转速

的分散度也较小，其动力特性的稳健性更高，同时

由于在优化过程中增设了针对连接结构应变能比

例的约束条件，可有效降低连接结构应变能比例，

降低转子弯曲刚度的分散度，提高转子系统的稳

健性。

对上述２种方案进行不平衡响应计算，可得
到各支点动载荷随转子转速的变化曲线，如图 ８
所示。虽然初始方案的临界转速分布满足安全裕

度的要求，但由于各阶临界转速分布较为分散，工

作转速范围内，随着转速增加，支点动载荷体现出

多峰值特征，而最优方案的支点动载荷则体现出

单峰值特征，利用转子连续通过多阶临界转速时

阻尼滞后和响应滞后的特性，使不同相位的振型

叠加，使得最优方案的支点动载荷最大值相比初

始方案较小。考虑到支点动载荷导致的结构损伤

主要分为２个方面：轴承的损伤与承力框架的

表 ３　不同支点刚度组合及其临界转速

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｕｐｐｏｒｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｉｒｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｓ

方案

前支点刚度

中值／（Ｎ·
ｍｍ－１）

中支点刚度

中值／（Ｎ·
ｍｍ－１）

后支点刚度

中值／（Ｎ·
ｍｍ－１）

第一阶

临界转速／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

第二阶

临界转速／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

第三阶

临界转速／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

第四阶

临界转速／
（ｒ·ｍｉｎ－１）

连接结构

应变能

比例上限／％

初始方案 ２０２５０ ４２６９４ １９５５ ６７７１±１４６ １６３２３±５９７ ２２７４８±６２１ ５１８４９±３０ １１．１５

最优方案 ９７５０ ２８５８ ８７２３ １３３００±１２０ １５４７９±１７８ １５５９４±２２４ ５０３５３±７ １．９３

　　注：连接结构应变能比例上限为工作转速范围内的应变能比例最大值。

图 ７　不同支点刚度组合下的 Ｃａｍｐｂｅｌｌ图

Ｆｉｇ．７　Ｃａｍｐｂｅｌｌｄｉａｇｒａｍｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｕｐｐｏｒｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓ

０６８
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　第 ５期 洪杰，等：高速柔性转子系统动力特性稳健设计方法

图 ８　不同支点刚度组合下的支点动载荷

Ｆｉｇ．８　Ｓｕｐｐｏｒｔｄｙｎａｍｉｃｌｏａｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｕｐｐｏｒｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓ

损伤，其中轴承的损伤可由滚动轴承的寿命计算

公式体现
［１５］
，其寿命与轴承当量动载荷呈三次方

反比关系，因此最优方案由于支点动载荷较小，在

多个工作循环内积累的轴承损伤较小；同时考虑

到，在承力框架的温度载荷等相同时，支点动载荷

越小，有利于抑制承力框架连接界面的滑移及微

动磨损等情况的发生，且对静子承力结构的激励

幅值较小，有利于提高整个转子系统及静子结构

动力特性的稳健性。

４　结　论

１）考虑转子结构参数及动力特性参数具有
非确定性，本文提出了控制转子振动响应的稳健

设计思路，利用转子不同共振转速下振动相位及

阻尼滞后特性，将多阶临界转速集中于一定区间，

可以有效降低转子通过临界转速时的振动响应。

２）采用区间分析方法描述转子动力特性的
非确定性，提出临界转速分布罚函数，用于定量评

估临界转速的分布特征，当临界转速分布罚函数

取值最小化，并满足共振安全裕度要求时，高速柔

性转子动力特性具有良好的稳健性。

３）通过算例验证了本文提出的动力特性稳
健设计方法的有效性，算例表明，临界转速分布罚

函数可有效表征临界转速的分布特征，通过临界

转速的合理分布，并控制连接结构应变能，可有效

控制转子振动响应，同时减小转子动力特性参数

的分散度，可切实提高柔性转子动力特性的稳

健性。
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２４６２５５．

［４］ ＬＩＮＹ，ＣＨＥＮＧＬ，ＨＵＡＮＧＴＰ．Ｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｃｏｍｐｌｅｘ

ｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｕｐｐｏｒｔｓｙｓｔｅｍｓｕｓｉｎｇｍｉｎｉｍｕｍｓｔｒａｉｎｅｎｅｒｇｙｕｎ

ｄｅｒｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａ

ｔｉｏｎ，１９９８，２１５（５）：１１２１１１３４．

［５］ＺＡＮＧＣ，ＦＲＩＳＷＥＬＬＭＩ，ＭＯＴＴＥＲＳＨＥＡＤＪＥ．Ａｒｅｖｉｅｗｏｆ

ｒｏｂｕｓｔｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｊ］．Ｃｏｍ

ｐｕｔｅｒｓ＆Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，２００５，８３（４５）：３１５３２６．

［６］ＬＩＧ，ＬＩＮＺ，ＡＬＬＡＩＲＥＰＥ．Ｒｏｂｕｓｔｏｐｔｉｍａｌｂａｌａｎｃｉｎｇｏｆｈｉｇｈ

ｓｐｅｅｄｍａｃｈｉｎｅｒｙｕｓｉｎｇｃｏｎｖｅｘｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉ

ｂｒａｔｉｏｎａｎｄＡｃｏｕｓｔｉｃｓ，２００８，１３０（３）：２６３２６９．

［７］ＭＡＹ，ＣＡＯＰ，ＷＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒｖａｌａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒｏｔｏｒ

ｄｙｎａｍｉｃｓｗｉｔｈｕｎｃｅｒｔａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ［Ｃ］∥ＡＳＭＥ２０１１Ｔｕｒｂｏ

Ｅｘｐｏ：ＴｕｒｂｉｎｅＴｅｃｈｎｉｃａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ ａｎｄ Ｅｘｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｎｅｗ

Ｙｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２０１１：３０７３１４．

［８］陈萌．航空发动机转子系统动力特性区间分析理论与方法

研究［Ｄ］．北京：北京航空航天大学，２０１２．

ＣＨＥＮＭ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｉｎｔｅｒｖａｌａｎａｌｙｓｉｓｔｈｅｏｒｙａｎｄｍｅｔｈｏｄ

ｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＲＩＴＴＯＴＧ，ＬＯＰＥＺＲＨ，ＳＡＭＰＡＩＯＲ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎｏｆａｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｂｅａｒｉｎｇｓｙｓｔｅｍｕｓｉｎｇｔｈｅＣａｍｐｂｅｌｌｄｉａ

ｇｒａｍ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ，２０１１，４３（１）：７７９６．

［１０］顾家柳，等．转子动力学［Ｍ］．北京：国防工业出版社，１９８５．

ＧＵＪＬ，ｅｔａｌ．Ｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎ

ｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，１９８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＮＥＬＳＯＮＨＤ，ＭＣＶＡＵＧＨＪＭ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｒｏｔｏｒｂｅａｒｉｎｇ

ｓｙｓｔｅｍｓｕｓｉｎｇｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＩｎ

ｄｕｓｔｒｙ，１９７６，９８（２）：５９３６００．

［１２］单辉祖．材料力学［Ｍ］．北京：高等教育出版社，２００９．

ＳＨＡＮＨＺ．Ｍｅｃｈａｎｉｃｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＨｉｇｈＥｄｕｃａ

ｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２００９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

［１３］洪杰，于欢，肖森，等．高速柔性转子系统非线性振动响应特

征分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（４）：６５３６６１．

ＨＯＮＧＪ，ＹＵＨ，ＸＩＡＯＳ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４

（４）：６５３６６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＣＡＶＡＺＺＵＴＩＭ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１３．

［１５］《航空发动机设计手册》总编委会．航空发动机设计手册 第

１２册 传动及润滑系统［Ｍ］．北京：航空工业出版社，２０００．

ＴｈｅＥｄｉｔｏｒｉａｌＢｏａｒｄｏｆＤｅｓｉｇｎＭａｎｕａｌｏｆＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅｓ．Ｄｅｓｉｇｎ

ｍａｎｕａｌｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅｓＶｏｌ．１２，Ｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎａｎｄｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎｓｙｓ

ｔｅｍ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＡｖｉａｔｉｏｎＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２０００（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。

Ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄ
ｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓ

ＨＯＮＧＪｉｅ１，２，ＹＡＮＧＺｈｅｆｕ１，ＬＹＵＣｈｕｎｇｕａｎｇ３，ＭＡＹａｎｈｏｎｇ１，２，

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌａｂｏｒａｔｉｖｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＣｅｎｔｅｒｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＡｅｒｏＥｎｇｉｎｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

３．ＡＥＣＣＳｈｅｎｙａｎｇＥｎｇｉｎｅＤｅｓｉｇｎａｎｄＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１００１５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｓ，ｉｔｉｓ
ｃｏｍｍｏｎｔｏａｄｏｐｔｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｉｎｄｉｃａｔｅｓｔｈａｔｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｓａｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ，ｍｕｌｔｉ
ｖａｒｉａｂｌｅａｎｄｎｏｎｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃｐｒｏｂｌｅｍ，ｔａｋｉｎｇｉｎｔｏａｃｃｏｕｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓ．Ａｎｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｍｏｔｉｏｎｆｏｒ
ｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｉｓｄｅｒｉｖｅｄｗｉｔｈｔｈｅａｉｄｏｆＬａｇｒａｎｇｅｅｑｕａｔｉｏｎ．Ｐｅｎａｌｔｙｆｕｎｃｔｉｏｎｓａｒｅｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙ
ｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｆｅａｔｕｒｅｏｆｍｕｌｔｉｏｒｄｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｓ．Ａｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ
ｏｆｒｏｔｏｒｉｓｐｒｅｓｅｎｔｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｓｔｉｆｆｎｅｓｓｌｏｓｓｃｏｎｔｒｏｌｏｆｊｏｉｎｔ
ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｔｈｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｖａｌａｎａｌｙｓｉｓｍｅｔｈｏｄａｎｄｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ａｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘａｍｐｌｅｓｈｏｗｓ
ｔｈａｔｂｙｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｎｇｔｈｅｍｕｌｔｉｏｒｄｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｓｉｎｔｏａｃｅｒｔａｉｎｓｐｅｅｄｉｎｔｅｒｖａｌａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｌｉｎｇｔｈｅｂｅｎｄｉｎｇ
ｓｔｒａｉｎｅｎｅｒｇｙｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｏｆｊｏｉｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅｐａｓｓｉｎｇｔｈｒｏｕｇｈｍｕｌｔｉｏｒｄｅｒｃｒｉｔｉｃａｌｓｐｅｅｄｓ
ａｎｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｏｆｒｏｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｔｏｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｊｏｉｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓｌｏｓｓａｒｅｂｏｔｈｒｅｄｕｃｅｄ，ｔｈｕｓ
ｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｔｈｉｓｔｙｐｅｏｆｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｏｂｕｓｔｄｅｓｉｇｎ；ｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒ；ｓｔｒａｉｎｅｎｅｒｇｙ；ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅ；ｍｕｌｔｉｓｕｐｐｏｒｔｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１１１１４：５３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１１１．１０１２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１５７５０２２，１１６７２０１７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｙａｎｈｏｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１８０８３０；录用日期：２０１８１１３０；网络出版时间：２０１８１２２８１１：２８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２６．１０５９．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （７１８０１２２１，６１４７２４４１，６１５０３４０９）；陕西省自然科学基础研究计划 （２０１８ＪＱ７００４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｘｘａｊｙ＠１６３．ｃｏｍ
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军航飞机流穿越民航航线冲突探测与解脱问题

吴明功１，２，蒋旭瑞１，３，温祥西１，２，，陈彬１，４

（１．空军工程大学 空管领航学院，西安 ７１００５１；　２．国家空管防相撞技术重点实验室，西安 ７１００５１；

３．中国人民解放军９４１１６部队，和田 ８４８０００；　４．中国人民解放军军事科学院，北京 １０００９１）

　　摘　　　要：针对军航飞机穿越民航航线的飞行冲突问题，对飞机流汇聚飞行场景进行
建模分析，提出了基于滑动窗口的汇聚飞行冲突探测方法和基于合作博弈的多机冲突解脱方

法。当飞机流进入预先划设的汇聚控制区，通过滑动窗口判断向前看时间内飞行冲突。基于

此，潜在冲突机间组成一个联盟，以解脱边界条件为安全约束，以合作博弈理论中联盟福利最

优解均衡各机效益，在保证安全的前提下实现效益均衡。根据最优机动方向特点，利用免疫粒

子群优化算法快速求解策略。仿真结果表明，该场景下提出的方法能有效解算出满足要求的

解脱策略，并均衡军民航飞机解脱效益。

关　键　词：冲突探测与解脱；军民航；飞机流；合作博弈；免疫粒子群优化
中图分类号：Ｖ３２８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０８６３１０

　　近年来，随着民航运输量迅速增长，军航训练
任务复杂繁重，军民航的防相撞工作越来越被人

们关注
［１］
。通常情况下，民航飞机按照机场终端

区航路航线飞行，军航飞机在各自训练空域内活
动，军民航间空中交通安全压力不大；但在战斗机

转场、重大演习任务、远程远海训练，甚至战时空

域使用等特殊情况下，军航飞机穿越航路航线使

飞行冲突的可能性大大增加，给空中交通安全带

来了巨大压力。当前，航路航线上划设有固定穿

越地带，当军航飞机流需要穿越航线时，军民航管

制员需事先协调，在确保没有民航飞机使用时快

速穿越。以上方式存在许多缺点：①多方人员协
调，容易出错；②使用受限于固定穿越地带，灵活
性差，与演习和战时高强度快节奏不相适应；③利
用效率低，与空管安全高效的原则不符。为保证

飞行安全，降低管制员工作负荷，寻找一种适用于

以上场景的智能化冲突探测与解脱方法十分

关键。

飞机流穿越航线飞行的冲突探测与解脱问题

是一个复杂的系统工程，涉及到交通流理论、安全

性评估和冲突探测与解脱技术等多领域交叉内

容，本文主要针对这一场景展开建模分析，并提出

了一种探测与解脱方法。在对飞机流的建模研究

中，１９８１年，Ｈｓｕ［２］提出了一种交叉航路飞机碰
撞风险评估模型；Ｍａｏ等［３５］

分析了汇聚飞机流

采用平移解脱和航向解脱的稳定性，发现该方法

鲁棒性较强，不产生多米诺效应，提出了紧凑配置

的飞机流穿越方法；王莉莉和王坤
［６］
基于实际空

管运行，从宏观和微观角度建立了纵向间隔的计

算模型，提出了对航空器进行间隔调整的方案。

其他以飞机流为研究对象的文献，从流量控制和

容量评估角度研究得较多，对该飞行状态下的冲

突探测与解脱问题研究得较少。韩松臣等
［７］
研

究了交叉点两飞机之间标称距离随时间变化导致

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905003&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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的碰撞风险，提出了一种航路交叉点处标称距离

随时间变化的碰撞风险估计方法。在冲突解脱方

法的研究中，主要有几何法、人工势场法、优化算

法、控制论和博弈论等方法。博弈论方法因计算

效率高、优化资源配置效果突出等优点被广泛采

用。Ｔｏｍｌｉｎ等［８］
使用非合作博弈论研究两机在

最差航迹下保持安全间隔的初始状态；崔军辉

等
［９］
使用微分对策理论对感知规避问题给出了

安全区域对无人机飞行策略和制导律的影响；朱

衍波等
［１０］
使用效益博弈解决双机飞行冲突，为博

弈论在飞行冲突解脱中的应用提供了指导性思

路；蒋旭瑞等
［１１］
比较了航向机动下解脱方式与效

益的关系，利用合作博弈方法计算解脱策略。

针对军航飞机流穿越民航飞机流模型特点，

本文提出了一种基于滑动窗口的飞行冲突探测方

法，对潜在冲突机进行分组。基于此，将存在冲突

的飞机组考虑为一个联盟（ｃｏａｌｉｔｉｏｎ），提出了基
于合作博弈的冲突解脱方法，通过调整飞机权重

使民航飞机流以较小代价辅助避让，军航飞机以

较大角度、较高速度机动避让。以航向速度机动
解脱边界条件为安全约束，以联盟福利最优解为

解配置均衡各方效益，解算出避让策略。为满足

解算的实时性要求，根据冲突区域不同的特点，利

用免疫粒子群优化算法对搜索方向进行优化，加

快收敛速度。希望通过以上工作，在保证飞行安

全的前提下，提高军航飞机流穿越航线运行效率。

１　汇聚飞机流冲突探测模型

１．１　保护区模型
管制员一般通过比较两机间隔与安全间隔的

大小判断冲突，而冲突探测与解脱问题中，应为飞

机建立更加科学的保护区。目前，应用较为广泛

的有 Ｅ模型和 Ｖ模型［１２］
，本文采用椭球 Ｅ模型。

由于只考虑同高度层内的冲突问题，故保护区简

化为半径为 ａ的圆，如图１所示。

图 １　保护区 Ｅ模型

Ｆｉｇ．１　Ｅｍｏｄｅｌｏｆｓａｆｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎｚｏｎｅ

　　根据安全间隔标准，取保护区半径 ａ＝
２．５ｎｍｉｌｅ。若两机保护区重叠，则存在飞行冲突。

１．２　滑动窗口探测模型

军航飞机流按直线编队飞行，民航飞机流在

宽度为 Ｌ′＝２０ｋｍ的航路内飞行。在任意需穿越
的航线上划设汇聚控制区，飞机流进入控制区后，

军航飞机沿保护区投影出一条宽度为 ａ（与保护
区半径相等）的矩形滑动窗口（见图 ２中矩形阴
影区域），并随飞机移动（平移），若探测窗口与民

航飞机保护区重叠，则表示两机到达汇聚点时存

在潜在冲突。军航飞机通过改航和调速进行冲突

解脱，此时，滑动窗口也随飞机移动（旋转）。冲

突探测场景可由图２表示。
为便于观察，图２中将飞机放大表示，且进入

控制区后不进行机动。特别地，当两飞机流速度

相等时，滑动窗口与水平方向夹角为 ４５°。汇聚
控制区半径 Ｒ由保护区半径、飞机流速度以及飞
机机动性能等共同决定。根据以上分析，可以得

出以上各机之间的潜在冲突关系如图３所示。可
以看出，各飞机流内部之间不存在预先冲突，军民

航飞机流间冲突可以表现为单对单、多对单、单对

多和多对多等多种形式。

图 ２　冲突探测场景

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｎｆｌｉｃｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｓｃｅｎａｒｉｏ

图 ３　飞机流之间各机冲突关系

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｆｌｉｃｔｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｗｉｔｈｉｎａｉｒｃｒａｆｔｆｌｏｗｓ

４６８
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　第 ５期 吴明功，等：军航飞机流穿越民航航线冲突探测与解脱问题

１．３　冲突区域分析
从图２可以发现，飞机冲突时两机位置关系

可以分为图４所示的２种情况。
尽管２种情况下两机均存在冲突，但两机位

置稍有差异。图４（ａ）中，两飞机保护区投影右侧
边界穿过对方保护区，存在右侧冲突，若沿虚线箭

头方向（最优机动方向）向左机动，可快速解脱；

图４（ｂ）中，两飞机保护区投影左侧边界穿过对方
保护区，存在左侧冲突，若沿虚线箭头方向向右机

动，可快速解脱。

若飞机两侧均存在冲突，则需考察两侧飞机

到滑动窗口长边的最长距离。

Ｄｍａｘ ＝
１　　 ｄＬｍａｘ ＞ｄＲｍａｘ
０ ｄＬｍａｘ ＝ｄＲｍａｘ
－１ ｄＬｍａｘ ＜ｄ

{
Ｒｍａｘ

（１）

式中：ｄＬｍａｘ≥ｄｉ对于ｄｉ∈ＤＬ都成立；ｄＬｍａｘ≥ｄｊ对
于ｄｊ∈ＤＲ都成立；Ｄｍａｘ为最优机动方向，１对应
左转，－１对应右转，０对应不转；ｄＬｍａｘ为左侧冲突
的飞机集合中，到滑动窗口长边的最长距离；ｄＲｍａｘ
为右侧冲突的飞机集合中，到滑动窗口长边的最

长距离。以最优机动方向解脱，飞机支付的代价

最小。

最优机动方向的确定将为第３节中粒子群优
化算法引入免疫机制提供指导思路。

图 ４　两机冲突位置关系

Ｆｉｇ．４　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏ

ｃｏｎｆｌｉｃｔｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

２　基于合作博弈的冲突解脱策略

２．１　合作博弈解的概念
合作博弈是指在协议的约束下各方利益都有

所增加，或者在不损害任意一方利益的前提下，有

参与者利益增加，从而整个联盟的利益有所增加。

与非合作博弈相比，合作博弈更加强调集体主义

和团体理性（ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅｒａｔｉｏｎａｌｉｔｙ），主要研究了参
与者达成合作时如何分配合作所得收益的问题。

联盟内部的信息互通和存在有约束力的可执行契

约是达成合作博弈的２个前提条件。
合作博弈在发展的过程中提出了众多的解概

念，其基本思想就是要设计出一种公平解（ｆａｉｒ
ａｌｌｏｃａｔｉｏｎ），促使参与者在不损害联盟利益的前提
下获得更高的收益。以联盟福利最优解

［１３１４］
为

解配置均衡各方利益，联盟福利最优解要满足以

下３个条件：
１）联盟参与人具有为联盟整体谋求最大福

利的行为。

２）联盟参与人具有追求公平的偏好。
３）联盟参与人追求个人利益和公平性不能

以牺牲联盟福利为代价。

２．２　合作博弈冲突解脱模型
通过探测模型发现的潜在冲突飞机组构成一

个联盟，联盟中各局中人 Ｉ＝｛ｉｉ∈［１，Ｎ］｝的所
有解脱策略组成策略空间 Ｙｉ（ｙｉｊ∈Ｙｉ表示参与者
ｉ的第 ｊ个策略），在安全间隔的约束下互相博弈，
并支付相应代价 ｕ＝｛ｕ１，ｕ２，…，ｕｎ｝。支付函数
ｕｉ：Ｙ→Ｒ，表示第 ｉ位参与者在不同策略组合下解
脱行为需要支付的代价。由每个参与者的某一策

略构成的策略组合｛ｙ１，ｙ２，…，ｙｎ｝对应支付｛ｕ１，
ｕ２，…，ｕｎ｝加权求和，得到联盟福利函数为

Ｗ（ｊ）＝∑
ｉ
ｋｉｕｉｊ （２）

式中：Ｗ（ｊ）为第 ｊ个策略组合的联盟福利；ｕｉｊ为在
第 ｊ个策略组合下局中人 ｉ的收益；ｋｉ为权重系
数，反映了航空器的重要程度。在该问题中，为满

足民航飞机安全性及乘客对舒适性的要求，将民

航飞机设置大的权重系数，使军航飞机以更多的

速度、角度改变来避让冲突，民航飞机仅协助式避

让。使该联盟福利函数最大的策略组合即该合作

博弈的联盟福利最优解｛ｙ１，ｙ

２，…，ｙ


ｎ｝。

模型研究的主要对象是可能发生危险冲突的

航空器联盟。参与者之间通过联盟获取更高的效

用，而对于某个体航空器而言，其所选择的策略不

一定是收益最高的，特别是在调整飞机权重系数

ｋｉ后，军航飞机的解脱代价一定高于民航飞机。
以联盟福利最优解为解配置，在保证航空器联盟

安全的前提下，根据付出的总避让代价最小原则，

确定出需要避让的飞机及其机动策略。

２．３　解脱策略与支付函数
因穿越高度层使问题更加复杂化，本文中选

择航向速度机动结合的方式。
１）航向机动。规定民航飞机不作航向机动；

军航飞机航向角改变范围为［－２０°，２０°］，把航
向角变化范围离散成相差 ５°的策略集合，共 ９种

５６８
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策略。

２）速度机动。规定军民航飞机可加／减速
１０％、２０％和３０％，共７种策略。

机动后，若民航飞机脱离新的滑动窗口，则判

定解脱成功。军民航飞机保持当前飞行姿态通过

冲突区域，之后军航飞机按规定集合，民航飞机恢

复航线飞行。

支付函数是参与者从博弈中获得的效用水

平，表示避让支付的代价。支付代价取决于转角、

速度改变量和解脱时间。该模型中，支付函数表

示为

ｕ（θ，ｖ）＝∫
ｔｆ

ｔ０

ｗ１ｓｉｎ
２
（Δθ）＋ｗ２

Δｖ
ｖｔ( )
０

[ ]
２

ｄｔ （３）

式中：ｔ０为解脱开始时刻；ｔｆ为脱离汇聚控制区的

时刻；
Δｖ
ｖｔ０
为速度变化比例；Δθ为角度改变量；ｗ１

为飞行角度改变权重系数；ｗ２为飞行速度改变权
重系数。

２．４　冲突解脱边界条件约束
飞机在解脱中支付越少机动成本将获得越高

的效用，选择不避让的航空器将获得最高的收益。

因此，为保证飞行安全，需设置约束条件，剔除掉

策略组合中的不可行解。借鉴文献［３］中航向机
动解脱判断方法，引入两机不同时到达的情况，推

广到航向速度机动的解脱边界条件判定中。模
型示意如图５所示。

初始时刻 ｔ０，ＡＣ１和 ＡＣ２分别位于初始位置
Ｓ１和 Ｓ２，速度分别为 ｖ和 ｋｖ，ＡＣ２落后距离 ｌ，保
护区半径为 ａ，两机存在左侧冲突，解脱策略选择
向右机动。解脱成功的充分条件可由以下推导

得出。

图 ５　两机冲突边界条件

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｆｌｉｃｔｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆｔｗｏａｉｒｃｒａｆｔ

　　在 ΔＯＳ１Ｓ′２中，有
ｄ（Ｏ，Ｓ１）＝ｄ（Ｏ，Ｓ′２）＝Ｒ

∠Ｓ１ＯＳ′２＝{ θ
ｄ（Ｓ１，Ｓ′２）＝２Ｒｓｉｎ

θ
２

进入控制区后，两机右转解脱，转角分别为 η
和 φ，交汇点从 Ｏ变为 Ｏ′，航向交叉角由 θ变
为 θ′。
θ′＝θ＋φ－η

假设 ｔ１时刻恰好冲突解脱，ＡＣ１向前飞行距
离 ｓ，位于点 Ｍ，若 ＡＣ２位于 Ｎ或 Ｎ′则恰好无冲
突，滑动窗口如图 ５所示。作 Ｓ１Ｑ∥ＭＰ交 Ｏ′Ｓ′２
于 Ｑ，则
ｄ（Ｏ′，Ｓ１）
ｓｉｎβ

＝ ｄ（Ｏ′，Ｑ）
ｓｉｎ∠ＱＳ１Ｏ′

令 ｄ（Ｏ′，Ｓ１）＝ｘ，则 ｄ（Ｏ′，Ｑ）＝ｋｘ，上式可
化为

ｘ
ｓｉｎβ

＝ ｋｘ
ｓｉｎ（π－β－θ′）

ｓｉｎβ＝ｓｉｎβｃｏｓθ′＋ｃｏｓβｓｉｎθ′
左右同除 ｓｉｎβ，得

ｔａｎβ＝ ｓｉｎθ′
１－ｃｏｓθ′

＝ １
ｔａｎ（θ′／２）

α＝β＋θ２
＋φ－π２

＝ａｒｃｔａｎ １
ｔａｎ（θ′／２( )） ＋θ２＋

　　φ－π２

又因 Ｐ为 Ｎ、Ｎ′中点，则

ｄ（Ｎ，Ｐ）＝ｄ（Ｎ′，Ｐ）＝ ａ
ｓｉｎβ

＝ ａ

ｓｉｎａｒｃｔａｎ １
ｔａｎ（θ′／２( )( )）

此时，ＡＣ２位于滑动窗口边缘位置恰好解脱。
ｒ１ ＝ｄ（Ｓ２′，Ｐ）－ｄ（Ｎ，Ｐ） （４）
或

ｒ２ ＝ｄ（Ｓ２′，Ｐ）＋ｄ（Ｎ′，Ｐ） （５）
为了求出 ｄ（Ｓ２′，Ｐ），由正弦定理得

ｄ（Ｓ２′，Ｑ）
ｓｉｎα

＝
ｄ（Ｓ１，Ｓ２′）
ｓｉｎ（π－β）

ｄ（Ｓ２′，Ｑ）＝ｄ（Ｓ１，Ｓ２′）
ｓｉｎα
ｓｉｎβ

＝

　
－２Ｒｓｉｎθ

２
ｃｏｓβｃｏｓ θ２

＋( )φ －ｓｉｎβｓｉｎ θ２＋( )( )φ
ｓｉｎβ

＝

　 －２Ｒｓｉｎθ
２
ｃｏｔβｃｏｓ θ２

＋( )φ －ｓｉｎ θ２＋( )( )φ ＝

　 －２Ｒｓｉｎθ
２
ｔａｎθ′
２
ｃｏｓ θ２

＋( )φ －ｓｉｎ θ２＋( )( )φ
由于 ｄ（Ｓ１，Ｍ）＝ｓ，则 ｄ（Ｑ，Ｐ）＝ｋｓ。

６６８
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ｄ（Ｓ′２，Ｐ）＝ｄ（Ｓ′２，Ｑ）＋ｋｓ＝

　　 －２Ｒｓｉｎθ(２ ｔａｎθ′
２
ｃｏｓ θ

２
＋( )φ －

　　ｓｉｎ θ
２
＋( ) )φ ＋ｋｓ （６）

将式（６）代入式（４）、式（５），得到解脱的临
界条件为

ｒ１＝－２Ｒｓｉｎ
θ(２ ｔａｎθ′

２ (ｃｏｓ θ
２
＋ )φ (－ｓｉｎ θ

２
＋

　　 ) )φ ＋ｋｓ－ ａ

( (ｓｉｎ ａｒｃｔａｎ １
ｔａｎ（θ′／２ ) )）

ｒ２＝－２Ｒｓｉｎ
θ(２ ｔａｎθ′

２ (ｃｏｓ θ
２
＋ )φ (－ｓｉｎ θ

２
＋

　　 ) )φ ＋ｋｓ＋ ａ

( (ｓｉｎ ａｒｃｔａｎ １
ｔａｎ（θ′／２ ) )）

综上，在ＡＣ１前进距离ｓ的情况下，只要ＡＣ２
前进距离 ｓ′＜ｒ１＋ｌ或 ｓ′＞ｒ２＋ｌ，则不存在冲突。

３　基于免疫粒子群优化算法的冲突
求解

　　在合作博弈冲突解脱模型中，遍历所有策略
组合耗时过长，难以满足实时解算要求，这在工程

实践中意义重大。为了解决这一问题，针对冲突

区域不同的特点，把免疫机制引入粒子群优化

算法。

粒子群优化算法是进化算法中一种用于优化

的并行算法。初始化一群数量为 Ｎ的随机粒子，
在 Ｄ维空间中通过重复迭代、更新自身的位置以
搜索适应度值最优解

［１５］
。在免疫机制生效过程

中，机体针对不同抗原分别生成匹配抗体，抗体自

动识别匹配抗原发挥免疫作用，同时若再遭遇此

类抗原入侵，机体将快速进行免疫应答
［１６１７］

。本

节模拟免疫过程，在初始种群中注入抗原产生抗

体，优化粒子搜索方向，提高算法收敛速度。整个

免疫机理作用过程如图６所示。
在免疫作用过程中，抗原的选择直接影响算

法求解速度，注入的抗原与目标解越相似，算法收

敛越快。将１．３节中满足最优机动方向的策略集
合作为抗原。算法的关键步骤如下：

１）适应度函数
将联盟福利函数的倒数作为该问题的适应度

函数，即

ｕ（θ，ｖ）＝ １

∑
ｋ
∫
ｔｆ

ｔ０

ｗ１ｓｉｎ
２
（Δθ）＋ｗ２

Δｖ
ｖｔ( )
０

[ ]
２

ｄｔ

式中：ｋ为某联盟中飞机架数。
２）编码解码方式
按照表 １所示方式编码与解码。表 １中，Δｖ

为速度改变策略，Δθ为航向角机动策略，策略
ｐｉｊ＝ｐ（ｉ，ｊ）表示码表中 ｉ行 ｊ列的元素。

３）免疫抗原注入
根据如下最优机动方向，为初始粒子群注入

免疫抗原：

Ｄｍａｘ ＝
１　　 ｄＬｍａｘ ＞ｄＲｍａｘ
０ ｄＬｍａｘ ＝ｄＲｍａｘ
－１ ｄＬｍａｘ ＜ｄ

{
Ｒｍａｘ

４）约束条件
通过取整函数保证运算每一步粒子位置值均

为整数。通过不断选择、改变超出边界的位置值

保证解的可行性
［１８］
。若粒子位置超出边界，将其

置于边界位置，并将速度取反。

ｐｉｊ＝１０ｉ＋ｊ

若 ｊ＞９，则
ｉ＝９
ｖｐ＝－ｖ{

ｐ

；若 ｊ＜１，则
ｉ＝１
ｖｐ＝－ｖ{

ｐ

；

若 ｊ＞７，则 ｉ＝７；若 ｊ＜１，则 ｉ＝１。
综上所述，针对军航飞机穿越民航航线问题

的冲突探测与解脱方法设计可由图７表示。

图 ６　免疫机理示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｉｍｍｕｎｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ

表 １　码表

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｄｅｔａｂｌｅ

Δθ／（°）
Δｖ

－３０％ －２０％ －１０％ ０ １０％ ２０％ ３０％

－２０ １１ １２ １３ １４ １５ １６ １７

－１５ ２１ ２２ ２３ ２４ ２５ ２６ ２７

－１０ ３１ ３２ ３３ ３４ ３５ ３６ ３７

－５ ４１ ４２ ４３ ４４ ４５ ４６ ４７

０ ５１ ５２ ５３ ５４ ５５ ５６ ５７

５ ６１ ６２ ６３ ６４ ６５ ６６ ６７

１０ ７１ ７２ ７３ ７４ ７５ ７６ ７７

１５ ８１ ８２ ８３ ８４ ８５ ８６ ８７

２０ ９１ ９２ ９３ ９４ ９５ ９６ ９７

７６８
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图 ７　冲突探测与解脱方法设计

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｆｌｉｃｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｄｅｓｉｇｎ

４　仿真分析

民航飞机流数据由 Ｆｌｉｇｈｔｗａｒｅ软件获取，某日
２３时１５分 Ａ４６１航线某段航班信息如图８所示。

选取该段某高度层飞机流为民航飞机流初始

位置，初始速度设置为 ７００ｋｍ／ｈ。控制区半径取
Ｒ＝５０ｋｍ，保护区半径 ａ＝２．５ｎｍｉｌｅ，航路宽度
Ｌ′＝２０ｋｍ。以 ＭＡＴＬＡＢ平台仿真产生 １批 ７架
军航飞机，以纵向间隔 ｄ＝１５ｋｍ沿直线编队飞
行，初始速度大小按照规定调整为与民航飞机相

同。设置军民航飞机权重系数分别为 ｋ１＝１，ｋ２＝
２；飞行角度改变权重系数 ｗ１＝９，飞行速度改变
权重系数 ｗ２＝２５。初始状态如图９所示。

初始 ｔ０时刻，各机均满足安全状态。因初始
速度大小相等，由倾斜角 γ＝４５°的滑动窗口探测
可知，联盟 Ｕａ由飞机 Ａ１、Ａ２、Ｂ１、Ｂ２构成；联盟 Ｕｂ
由飞机 Ａ３、Ｂ３构成；联盟 Ｕｃ由飞机 Ａ４、Ａ５、Ｂ４构
成；联盟 Ｕｄ由飞机 Ａ６、Ａ７、Ｂ５、Ｂ６构成。联盟内部
各局中人围绕支付代价展开博弈。通过改进粒子

图 ８　民航飞机流信息获取

Ｆｉｇ．８　Ｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｆｌｏｗｄａｔａａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ

群优化算法解算出的最优策略见表２。
从表２可以看出，民航飞机流均不需机动；军

图 ９　初始状态

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅ

表 ２　最优策略组合

Ｔａｂｌｅ２　Ｏｐｔｉｍａｌｓｔｒａｔｅｇｙｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ

飞机 联盟 策略 支付代价 适应度值

Ａ１ Ｕａ １０°＆３０％ ５４．６６５０
Ａ２ Ｕａ －５°＆ －１０％ ２０．５１２４

０．０１４１Ｂ１ Ｕａ ０°＆０％ ０　　
Ｂ２ Ｕａ ０°＆０％ ０　　

Ａ３ Ｕｂ －１０°＆ －１０％ ３９．４８８４
Ｂ３ Ｕｂ ０°＆０％ ０

０．０２５３

Ａ４ Ｕｃ ０°＆２０％ ３７．２１５０
Ａ５ Ｕｃ －５°＆０％ ６．３０４８
Ｂ４ Ｕｃ ０°＆０％ ０

０．０４３１

Ａ６ Ｕｄ １０°＆２０％ ６９．１７１８
Ａ７ Ｕｄ －５°＆ －１０％ ３３．５７９０
Ｂ５ Ｕｄ ０°＆０％ ０
Ｂ６ Ｕｄ ０°＆０％ ０

０．００７１

８６８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 吴明功，等：军航飞机流穿越民航航线冲突探测与解脱问题

航飞机中没有需要转向１０°以上的策略，仅有１架
飞机需加速 ３０％，总体来说解脱支付代价较少。
其航迹如图１０所示。

为了便于观察，将 ｔ＝３００，４００，５００，６００ｓ时
刻的空中飞机状态用快照形式展示，分别观察分

析联盟 Ｕａ、Ｕｂ、Ｕｃ、Ｕｄ的避让策略，可以总结出启
示性结论，如图１１所示。

图１１中，圆形、锥形和矩形分别为控制区
（ＣＺ）、机动区（ＭＺ）和航路（ＡＲ）。图 １１（ａ）中，
飞机 Ａ１与飞机 Ｂ１存在右侧冲突，与 Ｂ２存在左侧
冲突，根据式（１）可知，右转为最优机动方向，飞
机 Ａ１右转１０°并加速３０％快速规避冲突；飞机 Ａ２
与飞机 Ｂ２存在右侧冲突，左侧为最优机动方向，
飞机 Ａ２左转 ５°并减速 １０％。图 １１（ｂ）中，飞机
Ａ３与飞机 Ｂ３恰好同时到达冲突点，在安全约束
下，民航机 Ｂ３不机动，军航机 Ａ３左转 １０°并减速
１０％恰能避免冲突。图１１（ｃ）中，Ａ４与 Ａ５分别与
Ｂ４存在左侧冲突和右侧冲突，最优解脱方向应分
别是右转和左转，解算出的解脱策略为 Ａ４加速
２０％，Ａ５左转 ５°，Ｂ４不机动。图 １１（ｄ）中，Ａ６与
Ｂ５、Ｂ６存在潜在冲突，根据式（１）求解出最优解脱
方向为右转；Ａ７与 Ｂ６存在右侧冲突。解算出的
解脱策略为 Ａ６右转 １０°并加速 ２０％，Ａ７左转 ５°
并减速１０％，Ｂ５、Ｂ６保持原飞行状态。可以发现，
联盟内部军民航冲突机之间加减速策略相反；军

航飞机若需大尺度机动，左转与减速，右转与加速

一般是同时执行的；该场景中所有民航飞机未机

动。与管制运行中的规律相吻合，并达到了预期

目的，验证了该方法的科学性。

在解脱过程中，每架飞机支付代价如图 １２
所示。

图 １０　飞机流汇聚飞行解脱航迹

Ｆｉｇ．１０　Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｔｒａｃｋｏｆｃｅｎｔｅｒｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｆｌｏｗ
图 １１　飞行状态快照

Ｆｉｇ．１１　Ｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｕｓｓｎａｐｓｈｏｔ

９６８
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图１２中，民航飞机因未机动避让，支付代价
均为零。从理论上而言，军航飞机中机动角度越

大、速度变化量越大，支付代价应越高。Ａ１增速
虽然大于 Ａ６，但支付却更少。这是因为 Ａ１以较
大速度脱离控制区，满足了联盟对于安全性的要

求，进一步说明了支付函数的合理性。考察算法

的收敛性，观察策略的适应度值随收敛代数的变

化情况，结果如图１３所示。
从图１３中可以看出，免疫粒子群优化算法具

有跳出局部最优的能力，并在 ４０代后收敛，运算
时间为３．３６ｓ，满足实时性的要求。粒子群优化
算法中适应度值随收敛代数变化情况如图 １４
所示。

图 １２　各飞机解脱支付代价

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎｐａｙｏｆｆｏｆｅａｃｈａｉｒｃｒａｆｔ

图 １３　免疫粒子群优化算法适应度值随收敛代数的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｆｉｔｎｅｓｓｖａｌｕｅｏｆｉｍｍｕｎｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｈａｎｇｅｓｗｉｔｈ

ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｌｇｅｂｒａ

图 １４　粒子群优化算法适应度值随收敛代数的变化

Ｆｉｇ．１４　Ｆｉｔｎｅｓｓｖａｌｕｅｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｃｈａｎｇｅｓｗｉｔｈｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅａｌｇｅｂｒａ

粒子群优化算法运行时间为 １２．８７ｓ。对比
图１３与图 １４可知，免疫粒子群优化算法跳出局
部最优的能力更强，且收敛于更高的效用水平。

５　结　论

１）本文对飞机流穿越民航航路问题进行了
建模分析，提出了基于滑动窗口的探测模型，提炼

出飞机联盟、解脱边界条件与最优机动方向。

２）提出的合作博弈冲突解脱模型能在保证
安全间隔的前提下较好地均衡各飞机收益，通过

增加民航飞机权重使客机尽量少机动避让。

３）将存在潜在冲突的飞机划分联盟，进行分
布式地解脱，可有效降低算法复杂度，缩短了解算

时间；免疫粒子群优化算法能快速计算出满足安

全间隔要求的冲突策略。

在下一步工作中，将分析飞机流汇聚角度、飞

机初始间隔和控制区域大小对于解脱效果的影

响，总结出军航飞机穿越航线飞行的一般规则。
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一种高效的油液磨粒图像自适应分割方法

任松，徐雪茹，赵云峰，王小书

（重庆大学 煤矿灾害动力学与控制国家重点实验室，重庆 ４０００４４）

　　摘　　　要：为了提高油液磨粒图像的分割效果，优化磨粒自动识别工作的重要环节，提
出了一种结合分水岭算法及区域相似度合并的油液磨粒图像自适应分割方法。对于待分割图

像，首先通过形态学重构和基于形态学的自适应 Ｈｍｉｎｉｍａ技术对梯度图像进行修正，利用分
水岭算法完成磨粒图像的一次分割；其次提取分水岭分割后同质区域的 Ｌａｂ颜色特征、局部二
值模式（ＬＢＰ）纹理特征作为区域的量化指标，基于 Ｂｈａｔｔａｃｈａｒｙｙａ系数分别计算区域间的颜色、
纹理相似度，设计可以实现权重自适应调整的颜色、纹理特征融合规则，以此来获取同质区域

的综合相似度矩阵，实现过分割区域的合并；最后基于统一的后处理算法完成磨粒图像的完整

分割。选择６０幅磨粒图像对所提方法的分割效果进行测试，结果表明，单幅图像的平均分割
速度在１２ｓ左右，分割正确率稳定在 ９０％以上，所提方法避免了用户在分割过程中对图像的
交互式处理，较好地平衡了分割效率和分割精度，自适应程度明显提高。

关　键　词：Ｈｍｉｎｉｍａ技术；分水岭算法；颜色直方图；局部二值模式 （ＬＢＰ）纹理；
Ｂｈａｔｔａｃｈａｒｙｙａ系数；区域合并

中图分类号：Ｖ３１７．１；ＴＨ１１７．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０８７３１０

　　油液分析技术作为降低机械设备维护成本、
保证其长期可靠运转的有效手段之一，在设备维

护工作的发展与需求下获得了广泛的应用。油液

中的磨屑是反映设备运行状态的直接信号，对这

些磨粒进行分离与分析，即可判断摩擦副当前的

磨损形式与磨损进程，指导相关维护工作的开展。

近年来，计算机图像处理技术的发展使得油液磨

粒分析工作趋于自动化，分析效率和精度都得到

了提高，图像分割技术作为分析工作的重要环节，

成为该领域的研究热点与难点。在传统铁谱磨粒

图像的分割问题上，以分水岭算法为中心，形态学

重建
［１］
、Ｋ均值聚类［２］

、蚁群聚类
［３］
、灰色聚类算

法
［４］
等在改善过分割问题上做出了不少贡献。

除此之外，也有学者将脉冲耦合神经网络与数学

形态学算法相结合
［５］
，实现了典型磨粒的自动提

取，差商
［６］
的概念也被引入磨粒的分割方法中，

力求实现综合性能最优的自适应分割需求。

就目前而言，磨粒图像分割技术的研究主要

以铁谱图像为目标对象，大量的分割方法均以磨

粒沉积链为主
［７８］
，而对于以过滤法获取的滤膜

谱片图像，则较少有针对性的分割方法。与铁谱

磨粒图像不同，滤膜谱片上磨粒的分散度在提取

环节已经达到较好的效果，无磨粒沉积链的产生，

但受背景复杂程度不一的影响，通常需要在分割

过程中借助交互式后处理技术来保证分割效果。

交互式处理虽然保证了分割效果，但当样本数量

巨大时会严重影响分割效率，使得磨粒智能分析

的优势难以完全凸显。

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905004&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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为了保证大量的磨粒样本在分割过程中可以

达到分割质量和分割效率的最佳折中，最大化地

避免交互式人工分割的参与，本文以滤膜谱片图

像为主要对象，尝试提出一种适合大量磨粒图像

快速分割的新方法。该方法包括图像梯度修正、

分水岭预分割、过分割区域合并 ３个环节。首先
利用形态学重构及自适应 Ｈｍｉｎｉｍａ技术对梯度
图像进行修正，其次利用分水岭算法对修正后的

梯度图像进行一次分割，再结合颜色特征和纹理

特征对过分割产生的相似区域进行合并，完成磨

粒图像的分割问题。为了保证分割方法的自适应

性，设计分割过程涉及的主要参数均可实现动态

调整。将本文的分割方法与经典图像分割方法从

定性、定量的角度进行测试对比，验证本文方法在

分割效果上的优越性，以此来提高磨粒图像的自

适应分割需求。

１　分水岭分割
１．１　形态学梯度重构

传统分水岭算法对噪声非常敏感，尤其对于

背景及纹理复杂程度不一的磨粒图像而言，更是

存在严重的过分割问题。形态学重构是消除图像

噪声点的有效方法之一。记 ｆ为标记图像，ｍ为
掩模图像，ｓｅ为结构元素，从ｆ重构ｍ的迭代过程
定义为

ｈｋ＋１ ＝（ｈｋ! ｓｅ）∩ ｍ　　ｋ＝０，１，…，ｎ （１）
式中：ｈｋ为迭代到第 ｋ次时的标记图像；ｈ０为初
始迭代的标记图像 ｆ。式（１）满足 ｈｋ＋１＝ｈｋ时停
止迭代。

本文首先利用形态学重构算法对灰度图像进

行处理，以消除背景中的部分噪声点和磨粒的表

面纹理在构建梯度图像过程中形成的伪边缘。进

行形态学重构工作时，首先结合图像的光源特征，

将图像从 ＲＧＢ颜色空间转化到 ＨＳＶ颜色空间，
获取 Ｖ分量图像，其次创建合适的结构元素 ｓｅ，
对 Ｖ分量图像依次进行开重构运算和闭重构运
算，获取原图像的形态学重构图像。

使用 Ｓｏｂｅｌ边缘算子对重构图像的水平和垂
直方向分别进行滤波运算，提取形态学重构图像

的梯度图 ｇ。图１为疲劳磨粒的梯度图像提取示
例。与对 Ｖ分量图像直接提取梯度图像相比，基
于形态学重构获取的梯度图像在很大程度上减少

了图像中的噪声点及强纹理变化，大量的伪边缘

获得消除，梯度图像的强弱对比更加明显。

１．２　基于自适应 Ｈｍｉｎｉｍａ技术的分水岭分割
受背景及纹理复杂程度不一的影响，基于形

图 １　形态学重构梯度图像

Ｆｉｇ．１　Ｇｒａｄｉｅｎｔｉｍａｇｅａｆｔｅｒｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

态学重构提取的梯度幅值图像仍存在一定数量与

目标区域无关的极小值点。为了尽可能消除冗余

信息对分水岭分割结果的影响，本文基于 Ｈｍｉｎｉ
ｍａ技术［９］

对梯度图像进行修正，通过阈值 Ｈ的
设定，消除图像中深度小于 Ｈ的局部极小值，以
达到减少干扰极小值点的目的，从而改善分水岭

的过分割问题。基于 Ｈｍｉｎｉｍａ技术对梯度图像
ｇ进行修正的主要步骤为：利用阈值 Ｈ对梯度图
像进行标记，对标记后的图像采用强制最小运算

进一步修正，使得图像的极小值点只出现在被标

记的位置上，从而完成梯度图像的修正工作，计算

过程如式（２）、式（３）所示。
ｇｍａｒｋ ＝Ｈｍｉｎ（ｇＨ） （２）

ｇａｍ ＝ＩＭｍｉｎ（ｇｇｍａｒｋ） （３）

式中：ｇｍａｒｋ为经过 Ｈｍｉｎｉｍａ变化后的标记图像；
ｇａｍ为经过强制最小运算后的修正梯度图像；
Ｈｍｉｎ（· ·）表示对重构梯度图像 ｇ利用 Ｈ值
进行 Ｈｍｉｎｉｍａ变换；ＩＭｍｉｎ（· ·）表示对重构

梯度图像利用 ｇｍａｒｋ标记图像进行强制最小运算。
阈值 Ｈ是控制图像过分割和欠分割程度的

关键参数，较大的 Ｈ值可以消除更多的噪声，但
对弱边缘也会产生较大的屏蔽作用。传统的 Ｈ
ｍｉｎｉｍａ技术一般都对 Ｈ值预先进行人为设定，既
定的 Ｈ值无法保证每张图像都达到最优的分割
效果。为了保证 Ｈｍｉｎｉｍａ技术可以对梯度图像
的修正产生正向作用，文献［１０］综合考虑了重构
梯度图像的均值、局部极大值与局部极小值，提出

４７８
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了一种 Ｈ参数的计算方法：

Ｈ＝
（Ｍ２－Ｍ０）

２＋（Ｍ０－Ｍ１）
２

Ｍ２－Ｍ１
（４）

式中：Ｍ０、Ｍ１和 Ｍ２分别为重构梯度图像 ｇ的均
值、局部极小值的均值和局部极大值的均值。

利用式（４）对梯度图像进行修正，发现对于
形态各异的磨粒样本而言，此时的 Ｈ值虽然较好
地消除了部分磨粒的强纹理与噪声（见图２（ａ）左
图），但有些磨粒的弱边缘无法获得准确定位，如

图２（ａ）右图的磨粒，在图 ２（ｃ）中出现了较严重
的欠分割现象，说明此时Ｈ值偏大，Ｈ值的自适

图 ２　梯度修正图像的分水岭变化

Ｆｉｇ．２　Ｗａｔｅｒｓｈｅｄｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｇｒａｄｉｅｎｔｃｏｒｒｅｃｔｅｄｉｍａｇｅ

应性并未获得完全突显。为了实现磨粒图像的梯

度修正，使自适应 Ｈ值有更好的容错性，在式（４）
的基础上对 Ｈ参数引入了定值修正因子 β（０＜
β≤１），修正后 Ｈ参数的计算公式为
Ｈ′＝βＨ　　　０＜β≤１ （５）

β值的选择主要基于梯度修正图像 ｇａｍ的分
水岭变化结果进行定值试验，其确定原则是：尽可

能保证每张图像在分水岭分割后形成的任何一个

区域都不会同时包括前景部分和背景部分。综合

对比试验结果，取修正因子 β＝０．５，此时分水岭
变化可以在强纹理和弱边缘之间取得较好的平

衡，分水岭变化结果如图 ２（ｄ）所示，记其标记图
像为 Ｚ，分割线为０。此时，Ｈｍｉｎｉｍａ技术不仅显
著改善了分水岭算法的过分割问题，有效抑制了

背景中的极小值噪声点，同时也保证了磨粒轮廓

的准确定位。对于严重滑动磨粒、滚动疲劳块状

磨粒、滚滑磨粒等具有强纹理的磨粒图像，分水岭

算法在前景区域上还是会表现一定的过分割现

象，但是考虑到磨粒轮廓的完整性，本文采用修正

后的 Ｈ′值来允许少量过分割问题的存在。为了
进一步解决前景区域的过分割问题，将分水岭分

割后的一次区域作为同质区域，提出基于区域相

似性的区域合并规则，以准确提取前景目标。

２　区域合并
２．１　基于 Ｌａｂ空间的颜色直方图特征提取

受磨粒样本获取条件的影响，磨粒图像的前

景与背景通常有明显的颜色差异，因此颜色信息

是区域合并时首要考虑的指标之一。颜色直方图

是最常用的颜色特征表达方法之一，广泛用于图

像检索，在特征提取领域具有平移不变、旋转不

变、尺度不变的优点
［１１］
。考虑到 ＲＧＢ颜色空间

并不符合人眼的视觉感应，为了使计算机对颜色

信息的读取与人的主观认识一致，本文主要在

Ｌａｂ颜色空间完成同质区域颜色直方图的提取工
作。为了节省计算空间，提高计算效率，本文将 Ｌ
通道、ａ通道、ｂ通道图像分别压缩至１６个颜色等
级，获取分水岭分割图像 Ｚ中各个区域的颜色
值，每个区域各由１６３＝４０９６种颜色表示，依次提
取各个区域的归一化颜色分布直方图。图 ３为
图２（ｄ）左图中区域１与区域３９的颜色直方图提
取示例。

２．２　基于 ＬＢＰ的纹理直方图特征提取
由于部分磨粒表面具有显著纹理，这种纹理

信息不仅难以在颜色分布直方图上获得体现，还

可能造成颜色信息的混淆。为了使合并规则同样

５７８
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图 ３　分水岭分割区域的颜色直方图提取示例

Ｆｉｇ．３　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｃｏｌｏｒｈｉｓｔｏｇｒａｍｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｆｒｏｍ

ｗａｔｅｒｓｈｅｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎｓ

适用于纹理变化显著的图像，本文提出基于局部

二值模式（ＬＢＰ）获取同质区域纹理特征的方法，
将其作为区域的第２个相似性指标。为了同时满
足灰度不变性和旋转不变性，利用半径为 Ｒ的圆
形领域进行 ＬＢＰ算子的提取工作。参考文
献［１２］获取原图像的 ＬＢＰ图谱，再基于 ＬＢＰ图谱
计算分水岭分割后各个区域的纹理统计直方图来

标识该区域的纹理信息，并对直方图做归一化

处理。

图４为图２（ｄ）左图中区域１与区域 ３９的纹
理直方图提取示例。在计算 ＬＢＰ图谱时，在半径
为２的圆形邻域内确定了 ８个采样点，提取的纹
理值分布在［０，２５５］之间。
２．３　基于巴氏距离的区域相似性度量

为了判断区域之间的颜色相似性及纹理相似

性，基于 Ｂｈａｔｔａｃｈａｒｙｙａ系数来完成直方图的相似
性度量。记区域 Ｒｍ的颜色归一化直方图为 Ｃｏｌ

ｏｒＨｉｓｔＲｍ，纹理归一化直方图为 ＬＢＰＨｉｓｔＲｍ，则区

域 Ｒｍ与 Ｒｎ之间的颜色相似度 ρｃｏｌｏｒ和纹理相似
度 ρＬＢＰ分别为

ρｃｏｌｏｒ（Ｒｍ，Ｒｎ）＝∑
４０９６

ｌ＝１
ＣｏｌｏｒＨｉｓｔｌＲｍ·ＣｏｌｏｒＨｉｓｔ

ｌ
Ｒ槡 ｎ

（６）

图 ４　分水岭分割区域的纹理直方图提取示例

Ｆｉｇ．４　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｔｅｘｔｕｒｅｈｉｓｔｏｇｒａｍｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｆｒｏｍ

ｗａｔｅｒｓｈｅｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎｓ

ρＬＢＰ（Ｒｍ，Ｒｎ）＝∑
２５５

ｌｂｐ＝０
ＬＢＰＨｉｓｔｌｂｐＲｍ·ＬＢＰＨｉｓｔ

ｌｂｐ
Ｒ槡 ｎ

（７）
２．４　基于特征综合相似度的分水岭同质区域

合并

２．４．１　特征融合
区域相似性综合颜色相似性和纹理相似性进

行度量。对于严重滑动磨粒和疲劳磨损磨粒等图

像，纹理特征是区分前景与背景的主要因素，颜色

特征由于磨粒表面纹理的变化可能呈现无规则

性。因此，在计算该类图像的区域相似度时，ＬＢＰ
纹理特征应占有较大的权重，而对于氧化物、切削

磨粒的图像，颜色特征比较明显，较大比重的颜色

直方图特征可以更好地度量区域之间的相似性。

因此，为了提高区域合并规则的自适应性，有必要

动态调整颜色指标和纹理指标之间的权重，使得

相似度矩阵的建立可以完全结合待处理图像的特

点实现自适应调整。由于 ρｃｏｌｏｒ、ρＬＢＰ为相似度参
数，其数值越大，表示２个区域之间的该类特征越
相似，在综合相似度矩阵的构建过程中，该类特征

应该占有较大的权重。因此，直接根据各个区域

的颜色、纹理相似度的大小按比例分配权重，定义

区域 Ｒｍ与区域 Ｒｎ之间的综合相似度 ｗ为

ｗｃｏｌｏｒ（Ｒｍ，Ｒｎ）＝
ρｃｏｌｏｒ（Ｒｍ，Ｒｎ）

ρｃｏｌｏｒ（Ｒｍ，Ｒｎ）＋ρＬＢＰ（Ｒｍ，Ｒｎ）
（８）

６７８
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ｗＬＢＰ（Ｒｍ，Ｒｎ）＝
ρＬＢＰ（Ｒｍ，Ｒｎ）

ρｃｏｌｏｒ（Ｒｍ，Ｒｎ）＋ρＬＢＰ（Ｒｍ，Ｒｎ）

（９）

ｗ（Ｒｍ，Ｒｎ）＝ｗｃｏｌｏｒ（Ｒｍ，Ｒｎ）ρｃｏｌｏｒ（Ｒｍ，Ｒｎ）＋
　　ｗＬＢＰ（Ｒｍ，Ｒｎ）ρＬＢＰ（Ｒｍ，Ｒｎ） （１０）

图像的相似度矩阵 Ｗ为

Ｗ ＝

１ ｗ（Ｒ１，Ｒ２） ｗ（Ｒ１，Ｒ３） … ｗ（Ｒ１，Ｒｓ）

ｗ（Ｒ２，Ｒ１） １ ｗ（Ｒ２，Ｒ３） … ｗ（Ｒ２，Ｒｓ）

ｗ（Ｒ３，Ｒ１） ｗ（Ｒ３，Ｒ２） １ … ｗ（Ｒ３，Ｒｓ）

   

ｗ（Ｒｓ，Ｒ１） ｗ（Ｒｓ，Ｒ２） ｗ（Ｒｓ，Ｒ３） …

















１

２．４．２　种子区域的自动选取与标记
本文主要完成前景区域与背景区域的分割问

题，涉及的合并区域目标数为 ２。为了降低区域
合并工作的人工参与度，首先对前景种子区域和

背景种子区域进行自动选择与标记，以此作为两

大目标区域的基准点，完成区域合并工作。

１）背景种子区域的选择与标记。本文提出
的基于 Ｈｍｉｎｉｍａ技术的分水岭算法极大地减少
了背景噪声点，使得背景区域的连通性增强，因

此，直接将分水岭分割后面积最大的同质区域

ｓｓｍａｘ定义为背景种子区域Ｒｂ。将该区域标记为１，
即 Ｚ（Ｒｂ）＝１。

２）前景种子区域的选择与标记。前景种子
区域的标记主要基于邻接区域进行。采用如下方

法判断目标区域的邻接区域：追踪目标区域的边

缘轮廓，对轮廓外部像素点的标记值进行判断，外

部像素点对应的标记值均与目标区域相邻，由此

可以获取邻接区域的标记值。

设分水岭算法分割后的同质区域构成的向量

集为 ｓ，以相邻区域为准，前景种子区域的判断过
程为

１）提取背景区域 Ｒｂ的邻接区域标记值，记
为 Ｒｖ，ｖ∈ｓ且 ｖ≠ｂ，前景种子区域在 Ｒｖ中进行选
择。

２）依次获取 Ｒｖ的邻接区域，记为 Ｒｖｒ，ｒ∈ｓ
且 ｒ≠ｖ，从相似度矩阵 Ｗ中提取 Ｒｖ与其邻接区
域的相似度值 ｗ（Ｒｖ，Ｒｒ）。

３）根据相似度 ｗ依次计算区域 Ｒｖ的节点度
矩阵 Ｄ，将矩阵 Ｄ取最大值时对应的区域标记值
ｖ０定义为前景区域种子点，将该区域标记为 ０。
计算过程如下：

Ｄ（Ｒｖ）＝ｗ（Ｒｖ，Ｒｖ）＝∑
ｒ
ｗ（Ｒｖ，Ｒｒ） （１１）

ｖ０＝ｍａｘ（Ｄ（Ｒｖ）） （１２）

Ｚ（Ｒｖ０）＝０ （１３）
２．４．３　区域合并准则设计

完成背景种子区域和前景种子区域的标记工

作后，进行区域的合并。区域 Ｒｉ（ｉ∈ｓ且 ｉ≠ｂ、ｉ≠
ｖ０）的合并规则

Ｚ（Ｒｉ）＝
１　ｗ（Ｒｉ，Ｒｂ）≥ ｗ（Ｒｉ，Ｒｖ０）

０　ｗ（Ｒｉ，Ｒｂ）＜ｗ（Ｒｉ，Ｒｖ０
{

）
（１４）

２．４．４　区域合并及形态学后处理
基于合并规则，图２（ｄ）左侧图像的区域合并

结果如图５（ａ）所示。结果表明，前景区域与背景
区域获得了正确合并，图像分割效果良好。为了

消除属于背景区域的分水岭同质区域分割线及边

缘细小连接处，在视场下仅保留前景目标，对合并

后的图像进行统一形态学后处理，处理流程如

图６所示。基于上述处理过程，即可完成图像的
分割工作，最终获得图 ５（ｂ）所示的分割图像，其
中前景目标用１表示，背景目标用０表示。

图 ５　区域合并及分割图像示例

Ｆｉｇ．５　Ｉｍａｇｅｅｘａｍｐｌｅｏｆｒｅｇｉｏｎａｌｍｅｒｇｉｎｇ

ａｎｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ

图 ６　区域合并图像的形态学后处理流程

Ｆｉｇ．６　Ｐｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｆｌｏｗｏｆｒｅｇｉｏｎｍｅｒｇｉｎｇ

ｉｍａｇｅｂａｓｅｄｏｎｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙ

７７８
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３　测试及对比分析
３．１　方法流程

对于待分割磨粒图像集 Ｆ＝｛ｆ１，ｆ２，…，ｆｎ｝，利

用本文方法对其进行分割的主要流程如图７所示。
３．２　区域合并规则自适应性测试

为了测试区域自适应合并规则的可行性，验

证式（８）～式（１０）中特征融合规则在磨粒图像分
割方面的优势，将自适应权重合并结果与定值权

重的合并结果进行对比分析，分别取任意 ２个同
质区域之间的 ｗｃｏｌｏｒ＝０．５、ｗＬＢＰ＝０．５完成特征参
数的合并。分析结果表明，对于部分图像，定值权

重下会导致磨粒的边缘、内部区域出现错误合并

的情况，典型的如图８（ａ）所示的磨粒，在定值

图 ７　本文分割方法流程

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图 ８　区域合并图像对比测试

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｒｅｇｉｏｎｍｅｒｇｉｎｇｉｍａｇｅｔｅｓｔ

权重下，左侧磨粒的轮廓出现错误合并，右侧磨粒

中较多属于前景的区域都被合并到背景中，而选

择自适应权重时，磨粒的区域合并结果更为准确，

说明本文提出的区域合并规则有更强的自适应

性，能够保证尽可能多类型的磨粒获得更为准确

的区域合并结果。

３．３　分割结果
为了分析本文方法的效果，随机选择６０张磨

粒图片进行测试，测试图像包含磨损机理下产生

的各类典型磨损磨粒，图像的大小均为 ３００×
３００。本文的油液磨粒均基于滤膜谱片技术提取，
采用铁谱显微镜获取磨粒图像，反射光源选择白

色，透射光源选择绿色。测试时的计算机配置为

Ｉｎｔｅｌ（Ｒ）Ｃｏｒｅ（ＴＭ）ｉ７７７００ＣＰＵ＠ ３．６０ＧＨｚ，
８ＧＢ内存，ＭＡＴＬＡＢ８．４．０环境。在采用本文方
法时，形态学重构过程的结构元素选择半径为 １０
的平面圆盘形结构，在半径为 ２的圆形区域内设
置８个采样点以提取区域纹理特征，对区域合并
图像进行后处理时，开运算部分选择半径为 ４的
平面圆盘形结构，批量完成图像的分割处理工作。

通过对比试验来进一步验证本文方法的有效

性，将其与文献［３，１３１４］提出的分割方法进行性
能对比。分别选择典型的球形磨粒、滚滑磨粒、氧

化物、疲劳片状磨粒、疲劳块状磨粒、切削磨粒、严

重滑动磨粒等的图像来展示分割效果，如图９（ａ）

８７８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 任松，等：一种高效的油液磨粒图像自适应分割方法

图 ９　本文方法与其他方法的分割结果对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄａｎｄｏｔｈｅｒｍｅｔｈｏｄｓ

所示。图９（ｂ）～（ｄ）依次为本文方法中 Ｈｍｉｎｉ
ｍａ分水岭分割（ＨＷＳ）、区域合并（ＨＷＳＣＬＢ）及
最终分割结果。图 ９（ｅ）为本文提出的基于 Ｈ
ｍｉｎｉｍａ技术的分水岭分割方法（ＨＷＳ）与蚁群聚
类结合的分割结果，蚁群聚类的具体流程参见文

献［３］。图９（ｆ）为基于本文形态学重构图像进行
的大津阈值分割结果。图 ９（ｇ）为文献［１４］提出
的彩色图像 Ｋ均值聚类算法。

３．４　分割效果评价
３．４．１　定性评价

定性地分析不同方法下图像的分割结果，蚁

群聚类算法（见图 ９（ｅ））对图像表面纹理的变化
过于敏感，同质区域在合并过程中并未实现完全

聚类，区域合并效果不佳；大津阈值算法（见

图９（ｆ））下虽然使用自适应灰度阈值，部分图像
都实现了较好的分割，但还是有部分图像出现过

９７８
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分割问题和欠分割问题，因此难以开展统一的后

处理过程来对误分割进行修正；基于彩色图像的

Ｋ均值聚类算法（见图 ９（ｇ））对图像中的噪声十
分敏感，分割效果极不稳定，尤其对纹理明显的严

重滑动磨损磨粒图像更是表现出严重的欠分割情

况，其对片状磨粒的分割效果虽然较为理想，但难

以正确检测出有一定厚度的块状体区域，对这类

磨粒出现了明显的分割错误。而采用本文分割方

法时，前景区域与背景区域在区域合并过程中进

行了较为准确的聚类，分割图像仅在目标磨粒边

缘处出现少量的误分割现象，通过一系列既定的

形态学后处理，即可以将目标区域完整提取出来，

获得完整的分割区域。

３．４．２　定量评价
从分割速度和分割精度２个方面来定量地评

价不同的分割算法。图１０为６０张测试图像在本
文方法及３种对比算法下的分割时间，为了使图
像的对比度更加明显，将纵坐标时间以对数形式

表示。测试时间表明，蚁群聚类算法由于涉及迭

代过程，运算速度明显变慢，单张图像的平均分割

时间为８８．３８３３ｓ，且分割时间的波动较大，对测
试图像的最长分割时间高达５８６．４９８８ｓ。大津阈
值算法与 Ｋ均值聚类算法的分割速度均在毫秒
级别，平均分割时间依次为０．０３７１ｓ、０．２２３７ｓ，而
本文方法的平均分割时间为１２．８５４０ｓ，显著少于
蚁群聚类算法。

定性对比及分割时间对比结果表明，在对比

算法中，大津阈值算法在分割时间及分割效果方

面都是最优的，因此进一步对本文方法与大津阈

值算法进行分割准确度的定量比较。获取 ６０张
图像的人工分割结果图像作为误差评判基准，选

择区域误分割率 ＲＭＲ、边缘分割误差 ＥＭＲ、区域
重合度 ＲＣＤ３个指标来衡量算法的分割结果，将
本文方法和大津阈值算法进行比较。三大指标的

定义如表１所示。
图１１为分割效果的定量评价结果。可以看出，

图 １０　不同方法的分割速度对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄ

ａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

大津阈值算法的分割速度虽然可以达到毫秒级，

但分割结果不够稳定，各个评价指标都呈现非常

大的波动，错误分割的情况也无规律可寻，只能通

过交互式后处理来进行分割结果的修正，而这种

修正在样本数量庞大时是非常费时费力的一项工

作。本文方法的误分割率基本控制在 １０％以内，
分割图像无论以区域度量，还是以轮廓度量，都达

到了较好的分割效果，说明本文方法在分割速度

和分割精度之间取得了最佳折中。

表 １　分割精度评价指标的定义

Ｔａｂｌｅ１　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘ

评价指标 表达式 取值范围

ＲＭＲ ＲＭＲ＝（ＳＲｆ－ＳＲｆｔ）／ＳＲｆｔ （－１，１）

ＥＭＲ ＥＭＲ＝（ＦＤＲｆ－ＦＤＲｆｔ）／ＦＤＲｆｔ （－１，１）

ＲＣＤ ＲＣＤ＝（ＳＲｆ∩ＳＲｆｔ）／ＳＲｆｔ ［０，１］

　　注：ＳＲｆ表示分割图像目标区域的面积，ＳＲｆｔ表示参考图像目

标区域的面积，ＦＤＲｆ、ＦＤＲｆｔ分别表示以 ＦＡＥＮＡ法
［１５］提取的分割

目标区域、参考目标区域的边界分形维数。ＲＭＲ、ＥＭＲ指标的取

值有正有负，正值表示分割过程中对目标区域存在过分割问题，

负值表示目标区域分割不完整，其绝对值的大小表示错误分割的

具体程度。

图 １１　不同方法的分割精度指标对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｎｄｅｘ

ａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

４　结　论

１）本文将分水岭算法与区域相似度合并结
合，提出了一种适用于油液磨粒图像快速分割的

新方法，适用于典型磨损机理下产生的各类磨粒。

与现有的常规分割方法相比，本文方法对单幅图

像（大小为３００×３００）的分割时间在１２ｓ左右，正
确分割率达９０％以上，在分割速度和分割精度之
间取得了最佳折中，是一种自适应程度较高的磨

粒图像分割方法。

２）基于形态学重构和 Ｈｍｉｎｉｍａ技术的改进
分水岭算法对背景噪声点和纹理变化均具有较强

的抑制作用，且在梯度图像修正过程中利用自适

应的 Ｈ′值可以更有效地改善分水岭算法的过分

０８８
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割现象，使得图像仅在强纹理区域出现少量的过

分割问题，极大地减少了分水岭分割后产生的同

质区域数量。

３）在区域合并过程中，以颜色特征和纹理特
征作为区域量化指标，可以获得具有尺度不变性

的特征指标集，通过动态调整颜色相似度指标和

纹理相似度指标的权重来获取区域的综合相似度

矩阵，并基于此设计合并规则，不仅极大地增强了

分割方法的自适应程度，同时保证了分割精度的

提高不会以分割时间为代价，实现了自适应分割

需求。

４）以区域相似度矩阵为主，利用邻接区域的
相似度节点矩阵可以实现前景、背景种子区域的

自动选择，避免了人工标记种子区域的繁琐，保证

了区域合并过程的效率和自适应性。
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ｆｅａｔｕｒｅｓ［Ｊ］．Ｗｅａｒ，２０１４，３１６（１２）：１９２９．

［９］ＳＯＩＬＬＥＰ．Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｉｍａｇｅａｎａｌｙｓｉｓｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓａｎｄａｐｐｌｉｃａ

ｔｉｏｎｓ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，１９９９：１２３１４０．

［１０］余旺盛，侯志强，王朝英，等．基于改进滤波和标记提取的分

水岭算法［Ｊ］．电子学报，２０１１，３９（４）：８２５８３０．

ＹＵＷ Ｓ，ＨＯＵＺＱ，ＷＡＮＧＣＹ，ｅｔａｌ．Ｗａｔｅｒｓｈｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｂａｓｅｄｏｎｍｏｄｉｆｉｅｄｆｉｌｔｅｒａｎｄｍａｒｋｅｒｅｘｔｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＥｌｅｃ

ｔｒｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１１，３９（４）：８２５８３０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＡＬＩＨ，ＬＡＬＩＭＩ，ＮＡＷＡＺＭＺ，ｅｔａｌ．Ｓｙｍｐｔｏｍｂａｓｅｄａｕｔｏｍａ

ｔｅｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｃｉｔｒｕｓｄｉｓｅａｓｅｓｕｓｉｎｇｃｏｌｏｒｈｉｓｔｏｇｒａｍａｎｄｔｅｘｔｕｒ

ａｌｄｅｓｃｒｉｐｔｏｒｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒｓａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓｉｎＡｇｒｉｃｕｌｔｕｒｅ，

２０１７，１３８（Ｃ）：９２１０４．

［１２］ ＢＡＣＫＥＳＡＲ．ＬＢＰｍａｐｓｆｏｒｉｍｐｒｏｖｉｎｇｆｒａｃｔａｌｂａｓｅｄｔｅｘｔｕｒｅ

ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１７，２６６：１７．

［１３］宋国云，范彦斌．基于最大类间方差的数字化铁谱图像分割

［Ｊ］．佛山科学技术学院学报（自然科学版），２００７，２５（１）：

３６３９．

ＳＯＮＧＧＹ，ＦＡＮＹＢ．Ｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｈｅｆｅｒｒｏｇｒａｐｈｙｉｍａｇｅ

ｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｍａｘｉｍｕｍｖａｒｉａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｃｌｕｓｔｅｒｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＦｏｓｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２００７，

２５（１）：３６３９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］邱丽娟，宣征南，张兴芳．基于 Ｋｍｅａｎｓ聚类与最大类间方

差的磨粒彩色图像分割［Ｊ］．润滑与密封，２０１４，３９（１２）：

１０１１０４．

ＱＩＵＬＪ，ＸＵＡＮＺＮ，ＺＨＡＮＧＸＦ．Ｄｅｂｒｉｓｃｏｌｏｒｉｍａｇｅｓｅｇｍｅｎ

ｔａｔｉｏｎｂｙＫｍｅａｎｓｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇａｎｄＯｓｔｕｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．Ｌｕｂｒｉｃａｔｉｏｎ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，３９（１２）：１０１１０４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］齐福柱．基于分形维数的磨粒识别方法研究［Ｄ］．大连：大

连海事大学，２０１４：１６１８．

ＱＩＦＺ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｆｒａｃｔａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆａｂｒａｓｉｖｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｒｅｓｅａｒｃｈ［Ｄ］．Ｄａｌｉａｎ：ＤａｌｉａｎＭａｒｉｔｉｍｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１４：１６１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　任松　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：机械设备

油液检测、磨粒图像处理、故障诊断及智能维护。
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Ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｄａｐｔｉｖｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｏｉｌｗｅａｒｄｅｂｒｉｓｉｍａｇｅ
ＲＥＮＳｏｎｇ，ＸＵＸｕｅｒｕ，ＺＨＡＯＹｕｎｆｅｎｇ，ＷＡＮＧＸｉａｏｓｈｕ

（ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＣｏａｌＭｉｎｅＤｉｓａｓｔｅｒＤｙｎａｍｉｃｓａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，ＣｈｏｎｇｑｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｃｈｏｎｇｑｉｎｇ４０００４４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｏｉｌｗｅａｒｄｅｂｒｉｓｉｍａｇｅａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｍａｉｎｃｏｎ
ｔｅｎｔｏｆａｕｔｏｍａｔｉｃｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｏｆｗｅａｒｄｅｂｒｉｓ，ａｎａｄａｐｔｉｖｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｏｉｌｗｅａｒｄｅｂｒｉｓｉｍａｇｅｗｈｉｃｈ
ｃｏｍｂｉｎｅｓｗａｔｅｒｓｈｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｒｅｇｉｏｎａｌｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｈａｓｂｅｅｎｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｇｒａｄｉｅｎｔｉｍａｇｅｗａｓｍｏｄｉ
ｆｉｅｄｂｙｍｏｒｐｈｏｌｏｇｉｃａｌｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｎｄＨｍｉｎｉｍａｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ａｎｄｔｈｅｗａｔｅｒｓｈｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｗａｓｔｈｅｎｕｓｅｄｔｏ
ｓｅｇｍｅｎｔｔｈｅｉｍａｇｅ．Ｓｅｃｏｎｄ，ａｆｔｅｒｗａｔｅｒｓｈｅｄ，ｔｈｅＬａｂｃｏｌｏｒｆｅａｔｕｒｅａｎｄｌｏｃａｌｂｉｎａｒｙｐａｔｔｅｒｎｓ（ＬＢＰ）ｔｅｘｔｕｒｅ
ｆｅａｔｕｒｅｏｆｔｈｅｈｏｍｏｇｅｎｏｕｓｒｅｇｉｏｎｗｅｒｅｅｘｔｒａｃｔｅｄａｓｔｈｅｉｒｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｓ，ａｎｄｔｈｅｃｏｌｏｒｓｉｍｉｌａｒｉｔｙａｎｄ
ｔｅｘｔｕｒｅｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｒｅｇｉｏｎｓｗｅｒｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＢｈａｔｔａｃｈａｒｙｙａｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏ
ｍｅｒｇｅｔｈｅｏｖｅｒｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｒｅｇｉｏｎｗｉｔｈｍｕｃｈａｃｃｕｒａｃｙ，ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｆｅａｔｕｒｅｆｕｓｉｏｎｒｕｌｅｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄｃｏｎｓｉｄｅｒ
ｉｎｇｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｗｅｉｇｈｔｏｆｃｏｌｏｒａｎｄｔｅｘｔｕｒｅｆａｃｔｏｒｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｓｏｍｅｐｏｓｔｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｗｅｒｅｔａｋｅｎｔｏｃｏｍ
ｐｌｅｔｅｔｈｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ．Ｓｉｘｔｙｉｍａｇｅｓｗｅｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄｔｏｔｅｓｔｔｈｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅ
ｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅａｖｅｒａｇｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｏｆｓｉｎｇｌｅｉｍａｇｅｉｓａｂｏｕｔ１２ｓｅｃｏｎｄｓ，ａｎｄｔｈｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ
ａｃｃｕｒａｃｙｉｓｍｏｒｅｔｈａｎ９０％．Ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄａｖｏｉｄｓｔｈｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｖｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｗｈｅｎｓｅｇｍｅｎｔｉｎｇｗｅａｒｄｅｂｒｉｓｉｍａ
ｇｅｓ，ｗｅｌｌｂａｌａｎｃｅｓｔｈｅｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ，ａｎｄｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅａｄ
ａｐｔａｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅｏｆｓｅｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｐｒｏｇｒａｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｈｍｉｎｉｍａｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ；ｗａｔｅｒｓｈｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｃｏｌｏｒｈｉｓｔｏｇｒａｍ；ｌｏｃａｌｂｉｎａｒｙｐａｔｔｅｒｎｓ（ＬＢＰ）
ｔｅｘｔｕｒｅ；Ｂｈａｔｔａｃｈａｒｙｙａｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ；ｒｅｇｉｏｎｍｅｒｇｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０５１４：１１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０２．１６１６．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１７７４０５７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：Ｒｓ＿ｒｗｘ＠ｃｑｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ５

收稿日期：２０１８０８１６；录用日期：２０１８１１１６；网络出版时间：２０１９０１０９１１：３９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０８．０９０３．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｍａｂｊ＠１６３．ｃｏｍ

引用格式：马斌捷，周书涛，贾亮，等．端部带质量和弹簧约束悬臂梁振动响应的解析解［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（５）：
８８３８９２．ＭＡＢＪ，ＺＨＯＵＳＴ，ＪＩＡＬ，ｅｔａｌ．Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅｓｐｏｎｓｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍｗｉｔｈｔｉｐｍａｓｓａｎｄｓｐｒｉｎｇ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（５）：８８３８９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４８２

端部带质量和弹簧约束悬臂梁振动响应的解析解

马斌捷，周书涛，贾亮，侯传涛，荣克林

（北京强度环境研究所，北京 １０００７６）

摘 要：根据端部带质量和弹簧约束悬臂梁的特征值条件，提出了一种特征变换方

法，获得了带约束悬臂梁广义质量和振动响应的解析解。通过分析根部弯矩、端部位移、速度

和加速度放大系数的变化特征可知，端部弹簧的刚度对静态和一阶载荷响应有明显的影响，减

载设计时可以放宽对端部质量的限制，载荷响应分析阶次介于速度和加速度的分析阶次之间。

提出的特征变换方法可应用于求解其他载荷分布、边界条件和端部约束悬臂梁的振动响应解

析解。

关 键 词：悬臂梁；端部质量；端部弹簧；特征变换法；振动响应

中图分类号：Ｖ２１４＋．３
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　运载火箭在垂直转运过程和发射前会受到地
面风产生的静态和动态载荷作用，增加防风减载

结构后，火箭根部的弯矩载荷可以大大降低。此

时，火箭的受力状态与受到横向分布载荷作用悬

臂梁的振动响应类似，可以利用等截面悬臂梁的

振动响应解析研究结果来指导火箭的受力分析和

结构设计。连续体振动响应的解析解是否能得

到，主要取决于其运动方程和边界条件的复杂性。

对于杆、轴、弦、膜等具有二阶导数运动方程的振

动系统，其振型均为三角函数的线性组合，对应的

广义质量和广义力可以通过解析积分获得，存在

完备的振动响应解析解
［１］
。对于梁、板等具有四

阶导数运动方程的振动系统，有显式或隐式特征

方程，能得到特征根，但其振型为三角函数和双曲

函数的线性组合，在全简支边界条件下振型退化

为三角函数的线性组合时，存在振动响应的解析

解，在其他边界条件下的振动响应解析解尚未见

报道
［１］
。对于具有双四阶或八阶导数运动方程

的壳体振动问题，存在众多对应不同假设的振动

理论，其特征值的解比较繁杂，不便于工程使用与

分析，并且其振动响应的解析解不存在
［２４］
。

悬臂梁的动力学响应与附加质量大小、位置、

转动惯量和支撑刚度等诸多因素密切相关，国内

外的众多学者对此开展了大量的研究，但仅限于

研究各种因素对悬臂梁振型和频率的影响，很少

进一步研究这些因素对悬臂梁振动响应的影响。

在考虑附加质量大小和位置的影响方面，尹传家

和黄怀德
［５］
、刘树林等

［６］
给出了端部带质量约束

悬臂梁的特征值解；Ｗａｎｇ等［７］
根据达朗贝尔原

理将悬臂梁端部的集中质量等效为惯性力和惯性

力矩，数值和实验研究了不同位置参数下梁的频

率和位移响应；陆海桃和仝艳文
［８］
采用试验测量

和有限元仿真相结合的方法，研究了集中质量的

大小和位置对悬臂梁固有频率的影响规律；陈娟

娟和刘杰
［９］
建立了带悬挂小球和摆杆竖直悬臂

梁的动力学模型，分析了小球和摆杆质量对结构

一阶模态的影响；杨一柳等
［１０］
推导了双桥臂硅微

悬臂梁谐振频率的解析式，研究了质量块长度对

微悬臂梁谐振频率的影响；赵存生等
［１１］
根据附加

质量块的移动改变悬臂梁频率的原理，研制了悬

qwqw
图章
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臂梁动力吸振器。在考虑转动惯量的影响方面，

Ｓｗａｍｉｎａｄｈａｍ和 Ｍｉｃｈａｅｌ［１２］推导了考虑端部集中
质量平动（剪切）和转动惯量的悬臂梁的频率方

程，获得了不同质量比和转动惯量比时梁的前五

阶频率值；王栋
［１３］
建立了考虑集中质量平动和转

动惯性的悬臂梁的频率特征方程，数值分析了集

中质量的转动惯性对梁的频率、振型以及灵敏度

的影响；Ｌａｊｉｍｉ和 Ｈｅｐｐｌｅｒ［１４］建立了考虑端部集中
质量转动惯量的欧拉梁的特征方程，并计算了不

同参数下梁的频率。在考虑支撑刚度的影响方

面，杨帅和王太勇
［１５］
建立了悬臂梁在竖直方向为

弹性约束时的特征方程，并数值研究了梁的前三

阶固有频率随约束刚度变化的规律。另外，蔡国

平和洪嘉振
［１６］
考虑梁横向变形引起的轴向变形

的二次耦合量，研究了附加质量对中心刚体悬臂
梁系统动力学特性的影响；闫安志等

［１７］
实验研究

了动质量对悬臂梁共振响应的抑制效果；夏季

等
［１８］
获得了带多个集中质量和弹性支承等截面

均质梁的振型函数，并建立了带集中质量简支梁

和悬臂梁、跨中带弹性支承简支梁的特征方程；闫

安志
［１９］
和郭金泉

［２０］
等考虑了裂纹深度和裂纹位

置对悬臂梁系统固有频率的影响。

等直梁振动响应分析除两端均为简支边界时

有解析解外，仅对于一端为固支、另一端分别为简

支、固支和自由的 ３种等直梁有半解析解，对此
Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ等［１］

依据Ｙｏｕｎｇ和Ｆｅｌｇａｒ［２１］给出的各
种边界条件下的振型数值表，给出了集中力作用

下的振动响应解。该振型表是通过数值方法将广

义质量归一化，给出振型和各阶导数分布的数值

结果。对于除两端简支以外其他边界条件的等直

梁，其振型函数为含有双曲函数和三角函数的四

项多项式。Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ等［１］
认为计算其分布力的

广义力存在数学上的困难，因而未给出相应的解

析解。但在数学手册中双曲函数与线性函数的乘

积以及三角函数与幂函数的乘积均有解析积分

式，因而可以得到均布力和线性分布力的广义力

的解析积分结果
［２２２３］

。广义质量与广义刚度分

别是对振型函数与振型曲率的平方进行积分，其

被积函数包括１０项，为２项三角函数与２项双曲
函数的二次展开式。该函数的积分是振动响应分

析中最为繁杂的推导过程，是难于获得相应解析

结果的主要原因。但由于双曲函数与三角函数的

二次乘积均存在解析积分结果
［２２２３］

，因此对于除

两端简支以外的其他边界条件，无论等直梁受集

中力、均布力或是线性分布力作用，其振动响应的

解析解均可获得，只是表达式的形式比较繁琐。

考虑到火箭减载结构主要提供质量和刚度约

束效应，为研究减载结构的效果与设计方法，本文

首先推导了带质量和弹簧约束悬臂梁的特征方

程，并分析了不同附加质量和弹簧刚度对固有频

率和弯曲振型的影响。其次根据特征值条件，创

新性地提出了特征变换方法，将各阶广义质量拆

分为５０％的广义质量与 ５０％的广义刚度除以固
有频率平方之和，化简了广义质量积分的求解过

程，获得了带约束悬臂梁广义质量和广义刚度的

解析解，并验证了广义质量推导结果的正确性。

最后给出了均布力作用下带约束悬臂梁振动响应

的解析解，分析了根部弯矩、端部位移、速度和加

速度放大系数的变化特征，总结了附加质量和弹

簧刚度对减载效果的影响规律，并据此给出了火

箭减载结构设计的建议。

本文通过特征变换方法，得到了不同质量和

弹簧约束悬臂梁的振动响应解析解，丰富了结构

振动理论，提供了便于结构优化设计的参数化分

析方法。采用本文的解析方法可以连续分析设计

参数对振动响应的影响规律，进行优化设计时可

直接获得设计结果。而采用有限元方法需要建立

各个参数取不同数值时的多个模型，间断分析各

参数对振动响应的影响规律；进行优化设计时需

要反复进行有限元模型的重构与迭代，优化效率

和效果低于解析方法。

１ 端部带质量和弹簧约束悬臂梁的

模态

等直梁横向弯曲振动的位移通解 ｗ（ｘ，
ｔ）为［１］

ｗ（ｘ，ｔ）＝∑
∞

ｎ＝
[

１
Ａｎｓｉｎλｎ

ｘ( )Ｌ ＋Ｂｎｃｏｓλｎ ｘ( )Ｌ ＋
Ｃｎｓｉｎｈλｎ

ｘ( )Ｌ ＋Ｄｎｃｏｓｈλｎ ｘ( ) ]Ｌ
ｓｉｎ（ωｎｔ＋θｎ）

（１）

式中：ω２ｎ＝（λｎ／Ｌ）
４ａ２＝λ４ｎｋ／ｍ，ａ＝ ＥＩ／（ρＳ槡 ）为

与波速相关的中间变量，λｎ为第 ｎ阶特征值，Ｅ、

ρ、Ｉ、Ｓ和 Ｌ分别为梁的弹性模量、密度、截面横轴
惯性矩、截面面积和长度，ｍ＝ρＳＬ和 ｋ＝ＥＩ／Ｌ３分
别为梁的质量和刚度；第 ｎ阶振型对应的系数
Ａｎ、Ｂｎ、Ｃｎ、Ｄｎ及固有频率 ωｎ或特征值 λｎ通过边
界条件确定；相位角 θｎ通过初始条件确定。

如图１所示，受均布正弦载荷 ｐｓｉｎ（ωｔ）作用、
端部带质量 Ｍ和弹簧（刚度系数为 Ｋ）约束的悬
臂梁，其边界条件为

４８８
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　第 ５期 马斌捷，等：端部带质量和弹簧约束悬臂梁振动响应的解析解

图 １　端部约束悬臂梁的振动示意图

Ｆｉｇ．１　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍｗｉｔｈ

ｔｉｐｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

ｘ＝０
ｗ＝０
ｄｗ
ｄｘ
＝









 ０

（２）

ｘ＝Ｌ

ｄ２ｗ
ｄｘ２

＝{ ０
（３）

ｘ＝Ｌ

ＥＩｄ
３ｗ
ｄｘ３

＝Ｍｗ̈{ ＋Ｋｗ
（４）

由固支端边界条件（式（２））可以确定：
Ｄｎ ＝－Ｂｎ
Ｃｎ ＝－Ａｎ
θｎ ＝

{
０

（５）

由式（３）可得
Ａｎ
Ｂｎ
＝－
ｃｏｓλｎ ＋ｃｏｓｈλｎ
ｓｉｎλｎ ＋ｓｉｎｈλｎ

（６）

设 η＝ｍＭ
，ζ＝ＥＩ

ＫＬ３
＝ｋ
Ｋ
，由式（４）可得

１＋ｃｏｓλｎｃｏｓｈλｎ
λｎ（ｓｉｎλｎｃｏｓｈλｎ －ｃｏｓλｎｓｉｎｈλｎ）

＝１
η
－ １
ζλ４ｎ
（７）

式（７）为端部带质量和弹簧约束悬臂梁的特
征方程，等式左边为悬臂梁部分的影响效应，

１／（ζλ４ｎ）为附加弹簧的影响效应，１／η为附加质量
的影响效应。当梁的悬臂端没有弹簧约束，即

Ｋ＝０时，式（７）可写为
１＋ｃｏｓλｎｃｏｓｈλｎ ＋λｎ（ｃｏｓλｎｓｉｎｈλｎ －

ｓｉｎλｎｃｏｓｈλｎ）／η＝０ （８）

　式（８）即为悬臂梁端部只有附加质量 Ｍ时的
特征 方 程，与 Ｓｗａｍｉｎａｄｈａｍ 和 Ｍｉｃｈａｅｌ［１２］、王
栋

［１３］
、夏季等

［１８］
所获得的结果一致。

将式（７）中的三角函数和双曲函数分别进行
三阶泰勒展开，化简后可以得到特征值的近似特

征方程为

１
λ４ｎ
３＋１( )ζ ≈

１
η
＋３
８

（９）

由式（９）可以看出，当附加质量 Ｍ增大时，η
减小，导致 λｎ减小，即梁的固有频率 ωｎ降低；当
附加弹簧刚度 Ｋ增大时，ζ减小，导致 λｎ增大，即
梁的固有频率 ωｎ增大。由此可知，对端部带质量
和弹簧约束的悬臂梁而言，附加质量的增大降低

结构的固有频率，此规律与 Ｓｗａｍｉｎａｄｈａｍ和 Ｍｉ
ｃｈａｅｌ［１２］的数值结果规律一致；附加弹簧刚度的增
大提高结构的固有频率。

特征方程式（７）的根可用数值方法求解。
表１分别给出了梁在悬臂端无约束、有不同附加
质量和弹簧约束时的特征值，其中硬、中等和软弹

簧的刚度比分别取为 ζ＝０．０３、ζ＝０．１和 ζ＝０．３，
大、中等和小质量的质量比分别取为 η＝０．２、η＝
０．５和 η＝２。

从表１可以看出：①对于一阶固有频率而言，
只有梁悬臂端带硬弹簧和小质量约束时的特征值

（见表１中黑体数据）高于无约束时的特征值，且
带软弹簧和大质量的特征值（见表 １中黑体数
据）明显低于无约束时的特征值，其他 ３种状态
的特征值均略低于且较接近无约束时的特征值。

②对于二阶以上固有频率而言，梁悬臂端带弹簧
和质量时的特征值均低于无约束时的特征值，弹

簧硬度和附加质量对同阶固有频率的影响很小，

小质量的频率略高，中等以上质量的频率略低。

③附加弹簧刚度的增大只能提高低频段的固有频
率，并且附加质量不能过大，附加弹簧刚度不能过

小。④附加质量降低高低频段的固有频率，并且
降低程度随着阶数的增加而变小。⑤在高频段由
于以惯性力为主，附加弹簧的影响降低。因此，质

量效应对固有频率的影响高于弹簧效应。

表 １　端部带不同质量和弹簧约束悬臂梁的特征值 λｎ
Ｔａｂｌｅ１　Ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｓλｎｏｆｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｐｍａｓｓａｎｄｓｐｒｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

特征值阶次 无约束
硬弹簧

小质量 大质量
中等弹簧中等质量

软弹簧

小质量 大质量

一阶 １．８７５２２ ２．６２３２３ １．６２２６３ １．５５２２６ １．７１０２８ １．０４８６６

二阶 ４．６９４１７ ４．１４９４２ ３．９５０５５ ３．９８３５４ ４．１１４５４ ３．９４９９２

三阶 ７．８５４６１ ７．１９２９９ ７．０８２５８ ７．１０２８３ ７．１９０４８ ７．０８２５４

四阶 １０．９９５６ １０．２９８８ １０．２１９９ １０．２３４１ １０．２９８５ １０．２１９９

５８８
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　由前述推导可知，端部带质量和弹簧约束悬
臂梁的横向弯曲振型 ｎ为

［１］

ｎ λｎ
ｘ( )Ｌ ＝１

２
ｃｏｓｈλｎ

ｘ( )Ｌ －ｃｏｓλｎ ｘ( )( )Ｌ
－

Ｓｎ
２
ｓｉｎｈλｎ

ｘ( )Ｌ －ｓｉｎλｎ ｘ( )( )Ｌ
（１０）

式中：Ｓｎ＝－Ａｎ／Ｂｎ；λｎ为表 １中对应不同附加质
量和弹簧刚度的悬臂梁弯曲振动特征值。

由梁悬臂端无附加弹簧和质量时的前四阶振

型（见图２（ａ））可见，悬臂端在一阶和三阶、二阶和
四阶的振型值分别为 １、－１。由梁悬臂端带中等
附加弹簧和中等质量时的前四阶振型（见图２（ｂ））
可见，与图２（ａ）相比，此时悬臂梁的一阶振型变
化不大，二阶以上振型值随着弹簧刚度和质量的

增大向零趋近。即增加端部约束后，约束点振型

值的绝对值减小，中间位置的振型值变化较小。

图 ２　悬臂梁的振型

Ｆｉｇ．２　Ｖｉｂｒａｔｉｏｎｔｙｐｅｓｏｆｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍ

２　端部带质量和弹簧约束悬臂梁的
广义质量

　由于梁的截面弯矩与振型曲率成比例，因此无量

纲振型曲率φｎ与弯矩分布相关，其表达式可写为
［１］

φｎ λｎ
ｘ( )Ｌ ＝１

２
ｃｏｓｈλｎ

ｘ( )Ｌ ＋ｃｏｓλｎ ｘ( )( )Ｌ
－

Ｓｎ
２
ｓｉｎｈλｎ

ｘ( )Ｌ ＋ｓｉｎλｎ ｘ( )( )Ｌ
（１１）

不同参数悬臂梁的振型曲率差别不大。由于

附加质量和弹簧仅提供线位移约束，没有角位移

约束，因此其对振型斜率和振型曲率的影响较小。

对于图１中的悬臂梁而言，其广义力是分布
力的振型加权积分，是与外激励相关的非模态参

数；其广义质量是质量分布的振型平方加权积分，

是与系统相关、与外激励无关的模态参数。由于

悬臂梁的广义质量解析计算比较繁杂，因此目前

其振动响应没有解析解
［１］
，更没有带质量和弹簧

约束悬臂梁的振动响应解析解。

为了获得带约束悬臂梁广义质量的解析解，

本文参照 Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ等［１］
对于悬臂梁广义质量

和广义刚度的定义，可得如图 １所示悬臂梁各阶
振型函数的广义质量 ｍｎ为

ｍｎ ＝ρＳ∫
Ｌ

０
２ｎ λｎ

ｘ( )Ｌ ｄｘ＋Ｍ２ｎ（λｎ）＝
ｍ
λｎ∫

λｎ

０
２ｎ（θ）ｄθ＋λｎ

２ｎ（λｎ）( )η
（１２）

广义刚度 ｋｎ为

ｋｎ ＝ＥＩ∫
Ｌ

０

ｄ２

ｄｘ２
ｎ λｎ

ｘ( )( )Ｌ

２

ｄｘ＋Ｋ２ｎ（λｎ）＝

ｍω２ｎ
λｎ ∫

λｎ

０
φ２ｎ（θ）ｄθ＋

２ｎ（λｎ）
ζλ３( )

ｎ

（１３）

式（１２）中的∫
λｎ

０
２ｎ（θ）ｄθ和式 （１３）中的

∫
λｎ

０
φ２ｎ（θ）ｄθ的积分项展开式均有１０项函数，其解

析积分结果比较繁杂，这正是悬臂梁振动响应无

解析解的原因。

广义质量 ｍｎ与振型 ｎ（θ）分布相关，广义刚
度 ｋｎ与振型曲率 φｎ（θ）（振型的二阶导数）分布
相关。这２个参数是基于特征值解的等效振动特
性参数，内在联系的桥梁为振型分布（特征向

量），可以通过固有频率平方（特征值）这个比例

系数相互变换，即 ｋｎ＝ｍｎω
２
ｎ，可以采用加权方法

计算两者中的任意一个。在振型平方 ２ｎ（θ）和振

型曲率平方 φ２ｎ（θ）的展开项中，有多项函数的系
数符号相反，如果采用相同份额（均取 ５０％）的广
义质量 ｍｎ与广义刚度 ｋｎ除以固有频率平方 ω

２
ｎ

以后进行求和，正好抵消多项反号函数，大大简化

了广义质量的积分计算，可以获得比较简洁的广

义质量解析解。

按照上述思想，本文提出如下特征变换方法：

利用特征值条件 ｋｎ＝ｍｎω
２
ｎ，将各阶广义质量拆分

为５０％的广义质量与 ５０％的广义刚度除以固有

６８８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 

 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 马斌捷，等：端部带质量和弹簧约束悬臂梁振动响应的解析解

频率平方之和。由此广义质量 ｍｎ可改写为

ｍｎ ＝
ｍｎ
２
＋
ｋｎ
２ω２ｎ

＝ ｍ
２λｎ∫

λｎ

０
（２ｎ（θ）＋φ

２
ｎ（θ））ｄθ＋

ｍ
２

２
ｎ（λｎ）

１
η
＋ １
ζλ４( )

ｎ

（１４）

式（１４）中的 ２ｎ（θ）＋φ
２
ｎ（θ）可以将多项积分

函数抵消，仅剩６项积分函数，由此可获得广义质
量为

ｍｎ ＝
ｍ
２λｎ
Ｎｎ ＋

ｍ
２

２
ｎ（λｎ）

１
η
＋ １
ζλ４( )

ｎ

（１５）

式中：解析积分项 Ｎｎ为

Ｎｎ ＝∫
λｎ

０
２ｎ（θ）＋φ

２
ｎ（θ( )）ｄθ＝

λｎ
２
＋

１
８
［（１＋Ｓ２ｎ）ｓｉｎｈ（２λｎ）＋（１－Ｓ

２
ｎ）ｓｉｎ（２λｎ）－

２Ｓｎ（ｃｏｓｈ（２λｎ）－ｃｏｓ（２λｎ））］ （１６）
由此结果也可获得广义刚度 ｋｎ的解析解为

ｋｎ ＝ｍｎω
２
ｎ ＝

ｋλ３ｎ
２
Ｎｎ＋

ｋ
２

２
ｎ（λｎ）

λ４ｎ
η
＋１( )ζ （１７）

式（１４）～式（１７）化简了双曲函数二次项解
析积分问题，获得了简洁的广义质量和广义刚度

的解析积分结果。但是本文提出的特征变换方法

需要利用特征方程，仅限于特征值问题分析，不具

备普适性，除非其控制方程与特征值问题类似。

在特征根已知的条件下，通过式（１２）可以得
到无量纲广义质量 ｍｎ／ｍ的数值积分结果，通过
式（１５）可以得到无量纲广义质量的解析积分结
果。为了验证式（１５）所获得广义质量解析解的
正确性，将上述数值法和解析法得到的结果列于

表２。在表２的６种状态中，采用这２种方法分别
获得的广义质量，除第一阶因特征值的舍入误差

和数值积分的计算误差而在万分位有微小差别

外，其余三阶完全相同。由此证明了式（１５）广义
质量推导结果的正确性。对应于本文定义的振

型，表２中无约束悬臂梁的各阶无量纲广义质量
均为０．２５００，不同附加质量和弹簧刚度对三阶以
上广义质量的影响小于２％，对二阶广义质量的影
响小于９％。随着附加质量和弹簧刚度的增大，一
阶广义质量均不同程度的增大。因此，可以只考虑

附加质量和弹簧刚度对一、二阶广义质量的影响。

端部带约束悬臂梁广义质量和刚度解析计算

问题的解决，为其振动响应的解析分析奠定了基

础，是对结构振动理论的丰富和发展，所提出的特

征变换方法也为振动响应问题的分析提供了一种

新途径。

表 ２ 端部带不同质量和弹簧约束悬臂梁无量纲广义质量的解析解和数值解

Ｔａｂｌｅ２ Ａｎａｌｙｔｉｃａｌａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓｏｆｄｉｍｅｎｓｉｏｎｌｅｓｓｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｍａｓｓｆｏｒｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｉｐｍａｓｓａｎｄｓｐｒｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

特征值阶次 无约束
硬弹簧

小质量 大质量
中等弹簧中等质量

软弹簧

小质量 大质量

一阶 ０．２５００ １．３１４８／１．３１４６ ３．３７５８／３．３７５３ １．２４４３／１．２４４２ ０．５６８０／０．５６８１ ０．６８１９／０．６８１８

二阶 ０．２５００ ０．２７１６ ０．２５１６ ０．２５３６ ０．２５９９ ０．２５１４

三阶 ０．２５００ ０．２５４１ ０．２５０５ ０．２５１２ ０．２５３７ ０．２５０５

四阶 ０．２５００ ０．２５２０ ０．２５０２ ０．２５０６ ０．２５２０ ０．２５０２

　注：表格中“／”前数据为解析解，“／”后数据为数值解，无“／”栏中的解析解与数值解相同。

３　均布力作用下端部带质量和弹簧
约束悬臂梁的振动响应

　悬臂梁在均匀分布的横向稳态激励力作用下
的强迫位移响应，可以采用振型叠加原理进行研

究。设端部带质量和弹簧约束悬臂梁强迫振动响

应的横向位移 ｗ（ｘ，ｔ）为［１］

ｗ（ｘ，ｔ）＝ｓｉｎ（ωｔ）∑
∞

ｎ＝１
Ｙｎｎ λｎ

ｘ( )Ｌ （１８）

沿悬臂梁上均匀 分 布 的 稳 态 激 励 力 为

ｐｓｉｎ（ωｔ）＝（Ｑ／Ｌ）ｓｉｎ（ωｔ），Ｑ为均布力 ｐ的合力，
则相应的广义力 Ｆｎ可写为

Ｆｎ ＝ｐｓｉｎ（ωｔ）∫
Ｌ

０
ｎ λｎ

ｘ( )Ｌ ｄｘ＝Ｑδｎｓｉｎ（ωｔ）
（１９）

式中：δｎ＝［ｓｉｎｈλｎ－ｓｉｎλｎ＋Ｓｎ（２－ｃｏｓｈλｎ－
ｃｏｓλｎ）］／（２λｎ）为均布力对应的广义力函数。

各阶振型所对应的平衡方程为
［１］

－ω
２

ω２ｎ
ｋｎＹｎｓｉｎ（ωｔ）＋ｋｎＹｎｓｉｎ（ωｔ）＝Ｑδｎｓｉｎ（ωｔ）

（２０）

去掉式（２０）中的公共因子 ｓｉｎ（ωｔ），并代入
式（１７），可以得到均布力作用下各阶振型的广义
位移幅值 Ｙｎ为

Ｙｎ ＝
Ｑδｎ

ｋｎ １－
ω２

ω２( )
ｎ

＝
２Ｑδｎ／ｋ

λ３ｎＮｎ ＋
２
ｎ（λｎ）

λ４ｎ
η
＋１( )ζ

·

１

１－ω
２

ω２ｎ

（２１）

７８８
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将式（２１）代入式（１８），可得对应的强迫位移
响应为

ｗ（ｘ，ｔ）＝２Ｑｓｉｎ（ωｔ）
ｋ

·

∑
∞

ｎ＝１

δｎｎ（λｎｘ／Ｌ）

λ３ｎＮｎ ＋
２
ｎ（λｎ）

λ４ｎ
η
＋１( )ζ

·
１

１－ω
２

ω２ｎ

（２２）

式（２２）为本文的核心研究结果，给出了均布
稳态激励力作用下端部带质量和弹簧约束悬臂梁

的强迫位移响应。

利用φｎ（λｎｘ／Ｌ） ｘ＝０＝１，悬臂端的根部弯矩
Ｍｂ可以通过对位移两次微分得到

Ｍｂ ｘ＝０ ＝ＥＩ
ｄ２ｗ
ｄｘ２ ｘ＝０

＝２ＱＬｓｉｎ（ωｔ）·

∑
∞

ｎ＝１

δｎ

λｎＮｎ ＋
２
ｎ（λｎ）

λ２ｎ
η
＋ １
ζλ２( )

ｎ

·
１

１－ω
２

ω２ｎ

（２３）

端部无约束悬臂梁的静态根部弯矩为 ＱＬ／２，
考虑模态阻尼比 ξ的根部弯矩放大系数 βξ可
写为

βξ（ω）＝４∑
∞

ｎ＝１

δｎ

λｎＮｎ ＋
２
ｎ（λｎ）

λ２ｎ
η
＋ １
ζλ２( )

ｎ

·

１

１＋２ｉξωＬ
２

ａλ２ｎ
－ ωＬ２

ａλ２( )
ｎ

２ （２４）

　与端部无约束悬臂梁的端部静态位移响应
Ｑ／（８ｋ）对应的位移放大系数 βｗ为

βｗ（ω）＝１６∑
∞

ｎ＝１

δｎｎ（λｎ）

λ３ｎＮｎ ＋
２
ｎ（λｎ）

λ４ｎ
η
＋１( )ζ

·

１

１＋２ｉξωＬ
２

ａλ２ｎ
－ ωＬ２

ａλ２( )
ｎ

２ （２５）

当 η→ ∞，ζ→ ∞ 时，ωｎ０ ＝（λｎ０／Ｌ）
２ａ，

式（２２）、式（２４）退化为无约束悬臂梁的振动位移
响应和根部弯矩放大系数：

ｗ０（ｘ，ｔ）＝
２Ｑｓｉｎ（ωｔ）

ｋ ∑
∞

ｎ＝１

δｎ０ｎ（λｎ０ｘ／Ｌ）
λ３ｎ０Ｎｎ０

·
１

１－ω
２

ω２ｎ０
（２６）

βξ０（ω）＝４∑
∞

ｎ＝１

δｎ０
λｎ０Ｎｎ０

·
１

１＋２ｉξωＬ
２

ａλ２ｎ０
－ ωＬ２

ａλ２ｎ
( )

０

２

（２７）

各阶模态下悬臂梁端部有无约束时的位移响

应（式（２２）与式（２６））和根部弯矩放大系数
（式（２４）与式（２７））都存在一个固定的比值 １＋
２ｎ（λｎ）［λｎ／η＋１／（ζλ

３
ｎ）］／Ｎｎ，此比值即为悬臂

梁端部附加质量和弹簧后的振动位移和根部弯矩

的缩小比例。可以看出，质量和弹簧效应均增大

响应的衰减效应，这与对特征值的影响效应是有

区别的。当附加质量很小并且附加弹簧很软时，

衰减比值趋于１。
为了与 Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ等［１］

得到的端部作用集

中力 Ｑｓｉｎ（ωｔ）的响应结果进行比对，利用集中力
的广义力为

Ｆｎ ＝Ｑ ｌｉｍ
ΔＬ→０＋

∫
Ｌ

Ｌ－ΔＬ
ｎ λｎ

ｘ( )Ｌ ｄｘ
ΔＬ

＝Ｑｎ（λｎ）（２８）

由式（１５）和表２可知，Ｎｎ０／λｎ０＝０．５，ｎ（λｎ０）＝

（－１）ｎ＋１，悬臂梁端部的位移响应为

ｗ０（Ｌ，ｔ）＝
２Ｑｓｉｎ（ωｔ）

ｋ ∑
∞

ｎ＝１

２ｎ（λｎ０）
λ３ｎ０Ｎｎ０

·
１

１－ω
２

ω２ｎ

＝

４Ｑｓｉｎ（ωｔ）
ｋ ∑

∞

ｎ＝１

１
λ４ｎ０
·

１

１－ω
２

ω２ｎ

（２９）

此结果与 Ｔｉｍｏｓｈｅｎｋｏ等［１］
的解答一致，证明

了推导结果是正确的。

４ 悬臂梁端部位移和根部弯矩放大

系数与减载效果

　有阻尼悬臂梁作用均布力（Ｑ／Ｌ）ｓｉｎ（ωｔ）时，
其端部位移和根部弯矩的放大系数可以采用第 ３
节的结果进行计算。附加质量和弹簧刚度参数按

表１选取：取附加小、中等、大质量分别为悬臂梁
质量 ｍ的１／２、２、５倍；取附加软、中等、硬弹簧刚
度分别为悬臂梁刚度 ｋ的 ３．３、１０、３３倍。按照
５０ｍ长运载火箭一阶弯曲频率约为 ０．４Ｈｚ的条

件，可以得到等效周期 槡ｍ／ｋ＝Ｌ
２／ａ＝λ１

２／ω１＝

１．８７５２２２／（０．４×２π）＝１．４ｓ（λ１取表 １中无约
束悬臂梁的一阶特征值１．８７５２２），另外取阻尼比
为 ξ＝０．０１。由以上参数可得各种附加质量和弹
簧刚度的悬臂梁根部弯矩和端部位移放大系数曲

线，如图３所示。
从图３（ａ）可知，与无约束的悬臂梁相比，不

论附加质量大小和弹簧软硬，带质量和弹簧约束

悬臂梁的动态根部弯矩一阶响应的谐振峰均降

低。附加弹簧较硬时，低频段的载荷衰减效应较

８８８
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图 ３　不同约束悬臂梁的根部弯矩和端部

位移放大系数

Ｆｉｇ．３　Ａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｏｆｒｏｏｔｂｅｎｄｉｎｇｍｏｍｅｎｔｓａｎｄ

ｔｉｐｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｓｆｏｒｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

强，弹簧较软时，低频段的衰减效应较弱。衰减效

果与附加弹簧刚度的相关性较强，与附加质量的

相关性较弱。带附加质量和弹簧悬臂梁二、四阶

的谐振峰高于无约束悬臂梁，有载荷放大效应；三

阶的谐振峰低于无约束悬臂梁，也低于其各自的

二、四阶谐振峰。在增加约束后，悬臂梁一阶的减

载效果比较明显，对于附加中等以上弹簧的减载

效果在 ５倍以上；二阶以上的减载效果不大。悬
臂梁在各种约束情况下的根部弯矩放大系数曲线

在一阶频率区域差别比较明显，从二阶频率开始

逐渐靠拢，三阶以上基本一致。即不同附加质量

和弹簧刚度对悬臂梁的低频段影响较大，对高频

段的影响趋于一致。由此分析结果可知，减载结

构设计时，只要控制等效弹簧在中等硬度（弹簧

刚度大于悬臂梁等效刚度的 １０倍）以上，就能获
得５倍以上的减载效果。即减载结构质量的影响
低于弹簧刚度的影响，因此在进行相关设计时可

以放宽对质量的要求。

从图３（ｂ）可以看出，带不同质量和弹簧悬臂
梁的静态和一阶端部动态位移的变化特征与其各

自的根部弯矩相似，根部弯矩和端部位移只受附

加弹簧刚度的影响。在二阶以上频率时，端部位

移与根部弯矩的变化特征有明显差别：带不同附

加质量和弹簧悬臂梁各阶次的位移谐振峰均低于

无约束悬臂梁，并且其三、四阶谐振峰衰减更大；

随着阶次增大，带不同附加质量和弹簧约束悬臂

梁的谐振峰一直降低；在二阶以上高频衰减中，附

加质量的影响占主导，附加弹簧刚度的影响可以

忽略不计。由此特征可知，减载荷与减位移响应

设计的异同之处在于：低频衰减都是采用附加弹

簧约束的方法，并且 ２种动态响应参数的衰减率
相近；但对于二阶以上的频段，随着附加质量的增

大，动态位移谐振峰显著降低，而根部弯矩的谐振

峰基本不变。即附加质量只能降低高频位移，不

能降低高频弯矩载荷。

上述结果为等直梁的响应和载荷的变化规

律。为指导在役火箭发射前载荷抑制设计，在对

某火箭风洞缩比模型进行地面风载荷分析和减载

设计时，按结构频率与无量纲特征值的关系式

ωｎ＝λ
２
ｎ槡ｋ／ｍ，将该火箭根部弯矩的频响特性曲

线折算后与等直梁的根部弯矩放大系数进行比

对。从图４所示的对比可以看出，２种模型对主
要的静态和一阶弯矩的减载效果相同，对次要的

二、三阶弯矩的减载效果均不明显。这验证了本

文方法和结果的正确性。

图 ４　不同约束时火箭模型和等直梁的

根部弯矩放大系数

Ｆｉｇ．４　Ｒｏｏｔｂｅｎｄｉｎｇｍｏｍｅｎｔａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｏｆ

ｒｏｃｋｅｔｍｏｄｅｌａｎｄｃｏｎｓｔａｎｔｓｅｃｔｉｏｎｂｅａｍｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ
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５　悬臂梁各响应参数的放大系数

根据第４节中带不同约束悬臂梁根部弯矩和
端部位移的特征差异，可以进一步分析其端部速

度和加速度响应的规律。相对于无约束悬臂梁的

等效圆频率槡ｋ／ｍ＝ａ／Ｌ
２＝１／１．４ｒａｄ／ｓ和端部静

态位移 Ｑ／（８ｋ），有阻尼结构的速度放大系数 βｖ
和加速度放大系数 βａ可分别定义为

βｖ ＝
８ｋ

槡Ｑ ｋ／ｍ
·
ｄｗ（Ｌ，ｔ）
ｄｔ

＝ωＬ
２

ａβｗ
（３０）

βａ ＝
８ｋ
Ｑｋ／ｍ

·
ｄ２ｗ（Ｌ，ｔ）
ｄｔ２

＝ ωＬ２( )ａ
２

βｗ （３１）

与端部位移放大系数 βｗ相比，端部速度放大

系数 βｖ多一项无量纲因子 ωＬ
２／ａ，加速度放大系

数多一项无量纲因子（ωＬ２／ａ）２，因此端部位移、
速度和加速度的高频分量依次增大。与端部位移

放大系数相比，根部弯矩放大系数在各阶模态上

多一项无量纲因子０．２５λ２ｎ／ｎ（λｎ）（式（２４）除以
式（２５））。该因子随模态阶次的增加有增大的趋
势，根部弯矩的高频分量高于位移。

图５（ａ）、（ｂ）分别给出了无约束悬臂梁、带
中等弹簧和质量约束悬臂梁的端部加速度放大系

数 βａ、端部速度放大系数 βｖ、端部位移放大系数
βｗ和根部弯矩放大系数 βξ的计算结果。可以看
出，βａ、βｖ和 βｗ曲线的变化规律有不同之处：端部
加速度放大系数 βａ的谐振峰变化相对平缓，端部
位移放大系数 βｗ的谐振峰下降较快，端部速度放
大系数 βｖ谐振峰的变化介于两者之间。这 ３条
曲线从一阶频率之前的交点后的间距逐渐增大。

根部弯矩放大系数 βξ的变化规律比较复杂，其曲
线形状与 βｖ、βａ和 βｗ３种曲线形状的差别较大，
一、三阶反共振谷的差别最大；βξ的曲线在一阶
频率范围内与 βｖ的曲线接近；在二阶频率以后，
对于悬臂梁状态，βξ的谐振峰低于且接近于 βｖ，
对于带中等质量和弹簧约束的悬臂梁，βξ的谐振
峰低于且接近于 βａ。因此，根部弯矩高频分量的
衰减程度介于加速度和速度之间，低于位移的衰

减程度。结合工程经验可知，高频位移响应远小

于低频位移响应，高频加速度与低频加速度在同

一量级。在载荷分析中，只考虑一阶载荷通常是

不够的，不能忽略高频载荷，并且需要通过分析与

比较来确定所关注高频载荷的阶次。载荷响应分

析阶次应介于速度和加速度的分析阶次之间，高

于位移的分析阶次。但对于减载结构设计，由于

一阶广义力远大于高阶广义力，因此主要关注静

态和一阶根部弯矩。

图 ５　悬臂梁的 ４种振动响应放大系数

Ｆｉｇ．５ Ｆｏｕｒａｍｐｌｉｆｉｃａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｆｏｒｃａｎｔｉｌｅｖｅｒｂｅａｍ

６ 结论与讨论

１）获取梁结构振动响应解析解的关键———
特征变换方法

① 对于端部带弹簧和质量约束悬臂梁的振
动响应而言，不论边界条件和特征方程复杂与否，

其各阶特征值的解总可以采用数值方法获得。

② 振动响应解析解获得的基础是广义力和
广义质量的解析积分结果。其中，分布力的广义

力仅是双曲函数和三角函数一次项的积分，其解

析积分计算并不困难；广义质量的解析积分是双

曲函数和三角函数二次项的积分，计算比较繁杂。

③ 本文提出的特征变换方法，简化了推导过
程，得到了广义质量的解析结果，为火箭减载结构

的振动响应与减载设计分析问题奠定了理论

基础。

２）弹簧约束是影响火箭减载效果的主要
因素

① 从带约束悬臂梁的振动响应分析结果来
看，减载效果主要在一阶，二、四阶载荷响应有放

大现象。
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② 附加弹簧的刚度对静态和一阶载荷响应
有明显影响，超过悬臂梁刚度１０倍后减载效果超
过５倍。

③ 附加质量的减载效果较小，减载设计时可
以放宽对附加质量的限制。

④ 从不同振动响应参数的频率特性来看，位
移、速度和加速度的高频衰减效应依次降低，根部

弯矩的高频衰减特性介于速度和加速度之间，因

此载荷响应分析阶次也应介于速度和加速度的分

析阶次之间。

３）等直梁在其他边界条件和载荷形式下的
振动响应解析解

① 采用本文获得的均布力作用下带不同约
束悬臂梁动响应解析解方法，还可得到集中力、线

性分布力作用时的振动响应解析解，但得不到二

次幂以上函数分布力作用时的振动响应解析解。

② 对于端部有转动惯量和角弹簧等角位移
约束的悬臂梁，以及除悬臂梁之外的其他边界条

件等直梁，其振型和振型曲率函数表达式的形式

均相同，仅在各项函数的系数上有区别，并且每种

边界约束类型下特征方程的数值解均可以获得。

③ 当端部约束为附加转动惯量和角弹簧时，
广义质量和广义刚度的定义需要调整，将端部振

型改为振型斜率。即使端部约束为线、角位移四

项约束的组合，导致特征方程进一步复杂化，但也

均可以利用本文的特征变换方法获得广义质量和

振动响应的解析解。
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（２）：１８３１８７．

ＹＡＮＧＹＬ，ＳＨＥＤＳ，ＷＥＩＺＦ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｉｎｇｏｆ
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试验［Ｊ］．噪声与振动控制，２０１５，３５（４）：１７５１７８．
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　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０９１１：３９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０８．０９０３．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｂｊ＠１６３．ｃｏｍ

２９８
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ＣＣＤ器件用机械泵驱动两相流体回路仿真与试验
赵振明，孟庆亮，张焕冬，赵慧

（北京空间机电研究所 先进光学遥感技术北京市重点实验室，北京 １０００９４）

摘 要：电荷耦合元件（ＣＣＤ）作为航天光学遥感器的核心部件之一，其工作性能受
温度影响很大，传统的热控产品难以满足大功率 ＣＣＤ的精密控温需求。通过仿真与试验系统
研究了机械泵驱动两相流体回路（ＭＰＴＬ）用于 ＣＣＤ控温时的启动特性、运行状态、内部工质的
流动及传热特性。结果表明：ＭＰＴＬ可以通过干度的调节来吸收冷凝器外热流和 ＣＣＤ工作模
式的影响；ＭＰＴＬ的控温精度可以达到 ±１℃，蒸发器并联支路、蒸发器负载和冷凝器温度在一
定范围内变化等均不会对系统运行稳定性产生影响，其仍可将 ＣＣＤ器件控制在所需温度；通
过仿真与试验对比，发现仿真模型的误差在 ±１℃以内，验证了模型的有效性和准确度。ＭＰＴＬ
可以很好地满足航天光学遥感器 ＣＣＤ的控温要求，能够保证 ＣＣＤ始终具有较好的温度稳定性
和均匀性，且系统具有良好的运行特性和鲁棒性，其在 ＣＣＤ精密控温方面具有很好的应用前景。

关 键 词：电荷耦合元件 （ＣＣＤ）；遥感器热控；精密控温；机械泵驱动两相流体回路
（ＭＰＴＬ）；两相流动与传热

中图分类号：Ｖ４１６；ＴＫ１２４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０８９３０９

　电荷耦合元件（ＣｈａｒｇｅＣｏｕｐｌｅｄＤｅｖｉｃｅ，ＣＣＤ）
具有自扫描、感受波谱范围宽、畸变小、体积小、质

量轻、系统噪声低、功耗小、寿命长、可靠性高等一

系列优点
［１］
，是目前航天光学遥感器应用最为普

遍的探测器件之一。ＣＣＤ的性能受温度影响很
大，其热电子噪声随温度呈指数递增，如果温度波

动较大，热噪声变化不定，会给电路设计和信号处

理带来较大的负面影响，为此需要对 ＣＣＤ及焦面
组件进行合理的热设计

［２］
；而随着遥感技术的不

断进步，光学遥感器对于 ＣＣＤ工作时的温度要求
也越来越高，从最初的能够将 ＣＣＤ的热量及时排
散，控制其温升，发展到需要将 ＣＣＤ的温度控制
在一个非常精密的区间，这给 ＣＣＤ热设计技术带
来了非常大的挑战。早期国内主要采用导热铜

条、铜导热索或槽道热管等将 ＣＣＤ工作时产生的
热量传递到卫星舱外进行排散，而当 ＣＣＤ不工作

时通过电加热器进行补偿，以确保其温度不会过

低
［３４］
。该方法结构简单、可靠性高，一直被广泛

应用，但由于热量传递能力有限，沿程热阻较大，

且辐射散热加主动控温的方式控温精度较低，逐

渐难以适应新型光学遥感器 ＣＣＤ精密控温的需
求。２０１０年，北京空间机电研究所的赵振明和雷
文平

［２］
首次提出了将环路热管用于 ＣＣＤ散热的

热设计方法，并开展了试验验证，结果表明，环路

热管能够很好地将 ＣＣＤ工作时的热量传递至卫
星舱外排散，且将 ＣＣＤ的温度控制在 ±２℃以内，
大大提升了 ＣＣＤ的控温精度。此后，北京空间机
电研究所将环路热管用于 ＧＦ９卫星 ＣＣＤ的精密
控温，取得了在轨的飞行验证，结果表明，环路热

管能够很好地满足 ＣＣＤ在轨散热及控温的需求，
并实现了 ±０．５℃的控温精度［５］

。

机械泵驱动两相流体回路 （Ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙ

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905006&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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ＰｕｍｐｅｄＴｗｏｐｈａｓｅＬｏｏｐ，ＭＰＴＬ）是以机械泵作为
驱动元件，以精密控温型储液器作为控温元件，通

过在蒸发段吸收发热元件的热量，在冷凝段将热

量释放的闭合回路控温技术。该技术只需很小的

输入功耗即可让整个回路具备很大的传热能力，

且能够对热源进行精密控温，可以解决小空间、高

热载、高精度、多热源或复杂分布热源的冷却问

题。目前在宇航领域 ＭＰＴＬ的应用案例并不多
见，公开报道的只有国际空间站上阿尔法磁谱仪

（ＡＭＳＩＩ）采用了 ＭＰＴＬ作为硅微条轨迹探测器的
散热系统（ＴＴＣＳ）［６８］。基于该应用，荷兰国家航
空航天局、中山大学等单位开展了基于 ＣＯ２工质
的 ＭＰＴＬ试验和仿真分析研究，获得了多项研究
成果

［９１３］
。

本文提出将 ＭＰＴＬ应用于航天光学遥感器
ＣＣＤ的热设计，并通过仿真与试验验证了 ＭＰＴＬ
的运行特性及控温效果，证明了其在 ＣＣＤ精密控
温方面应用的可行性。

１　ＣＣＤ用机械泵驱动两相流体回路
１．１　系统组成

如图１所示，本文所述 ＣＣＤ用 ＭＰＴＬ由机械
泵、储液器、预热器、蒸发器、冷凝器及管路组成，

各组成部分主要功能如下：

１）机械泵是系统的动力核心，用于提供回路
内工质运行所需的动力，机械泵的流量应满足系

统散热要求，扬程应大于系统总压降，各零部件应

与所用工质相容。

２）储液器是系统的控温单元，通过精确控制
储液器的温度可实现蒸发器单元的控温，此外在

系统运行工况变化时，内部工质的相变会使得体

积发生大幅变化，此时储液器应能够提供系统所

需的工质或容纳系统多余的工质。

３）预热器用于将进入蒸发器单元的工质加
热至饱和态（气液两相态），从而确保蒸发器单元

中各 ＣＣＤ的精确控温。
４）蒸发器采用微通道冷板的形式与 ＣＣＤ耦

图 １　ＣＣＤ用机械泵驱动两相流体回路

系统组成示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＭＰＴＬｓｙｓｔｅｍｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｆｏｒＣＣＤ

合换热，用于收集 ＣＣＤ工作时的热耗及对 ＣＣＤ
精确控温。

５）冷凝器用于将系统的废热排散至热沉。
１．２　系统工作原理

如图 １所示，ＭＰＴＬ系统通过机械泵产生动
力，机械泵出口的液相工质经预热器加热至饱和

态，而后进入并联的蒸发器与 ＣＣＤ换热，流经各
片 ＣＣＤ的工质始终处于气液两相状态，其温度始
终为对应压力下的饱和温度，吸收热量后的工质

进入冷凝器将热量排放至热沉并重新回到液相状

态进入机械泵完成一个循环。

储液器是 ＭＰＴＬ系统最为重要的组件之一，
其承担着工质存储、供给、气液分离及精确控温的

作用。对于间歇工作的光学遥感器，当 ＣＣＤ开机
工作或冷凝器温度升高时，回路内会有更多的液

相工质转变为气相，气相体积将大幅增加，此时回

路内部多余的液相工质则会流入储液器进行存

储；反之，当 ＣＣＤ关机或冷凝器温度降低时，回路
内会有更多的气相工质转变为液相，气相体积将

大幅减小，此时回路内不足的工质则会由储液器

进行补充。在微重力下，储液器还要实现气液分

离的作用，以确保流出储液器的工质为液相状态。

ＭＰＴＬ的精确控温主要依靠对储液器的高精度温
度控制，即通过控制储液器的温度实现对储液器

内饱和态工质压力的精确控制，进而实现对蒸发

器的精确控温。蒸发器与储液器温差和系统压力

的关系可表示为
［１４］

ＴＥ －ＴＡ ＝
ΔＰＥＡ

（ｄＰ／ｄＴ）ｓａｔ
（１）

式中：ＴＥ和 ＴＡ分别为蒸发器和储液器内工质的温
度；ΔＰＥＡ为储液器和蒸发器内工质的饱和压差；
（ｄＰ／ｄＴ）ｓａｔ为饱和温度 ＴＡ点的压力温度斜率。

２　机械泵驱动两相流体回路仿真

２．１　仿真模型
ＭＰＴＬ系统的流动可以由瞬态的 Ｎａｖｉｅｒ

Ｓｔｏｋｅｓ方程描述［１５］
：

ρ
ｔ
＋（ρｕ）
ｘ

＝０ （２）

（ρｕ）
ｔ

＋（ρｕ
２
）

ｘ
＝－ｐ
ｘ
＋τ
ｘ
＋ρｇｘ （３）

（ρＥ）
ｔ

＋（ρｕＥ）
ｘ

＝Ｑ－（ｐｕ）
ｘ

＋（ｕτ）
ｘ

＋ρｕｇｘ

（４）
式中：ρ、ｕ、ｐ、τ、ｇ、Ｅ和 Ｑ分别为密度、速度、压力、
黏性应力张量、重力加速度、总能量和热量；ｘ和 ｔ
分别为距离和时间。气液密度通过热物性状态表

４９８
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　第 ５期 赵振明，等：ＣＣＤ器件用机械泵驱动两相流体回路仿真与试验

得到，两相管路内的流动采用均匀平衡模型，即认

为蒸汽和流体具有相同的速度，并且温度和压力

假设相同。通过网格离散，管路、预热器、蒸发器

和冷凝器可以划分为一些小的体积节点，每个体积

节点包含一个中心位置的节点和两个节点之间共

享的界面。由此，式（２）～式（４）可以改写为

Ｖρ
[ ]ｔｎ

＝ ｍｊ－ｍｊ＋１ （５）

ｐｎ＋１－ｐｎ ＝
ｌ
Ａ
ｍ̈＋ ｆ

２ρ
ｍ( )Ａ

２

－ρｇΔ[ ]ｚ
ｊ＋１

（６）

Ｖｄｕ
ｄｔρ
＋ｕｄρ
ｄ( )[ ]ｔ ｎ

＝ ｍｊｈｊ－ｍｊ＋１ｈｊ＋１＋Ｑ
·

ｎ （７）

式中：Ｖ、ｌ、Ａ、̈ｍ、ｆ、ｍ、Δｚ和 ｈ分别为体积、距离、面
积、流量与时间的偏导数、摩擦系数、流量、ｚ向距
离差值和比焓；下标 ｊ和 ｎ分别表示网格界面和
网格编号。

对于单相管路，摩擦系数 ｆ为

ｆ＝ ６４／Ｒｅ　　　　　 Ｒｅ≤２２００
０．０７９１Ｒｅ－０．２５ ２２００＜Ｒｅ＜１０{ ５

（８）

式中：Ｒｅ为雷诺数。
对于两相管路，压降根据 Ｆｒｉｅｄｅｌ模型［１６］

计

算得到

Δｐｔ＝ｆｌ，０
２Δｐ０ （９）

ｆｌ，０
２ ＝（１－ｑ）２＋ｑ２

ρｌλｌ
ρｇλｇ

＋

３．２４ｑ０．７８（１－ｑ）０．２４
ρｌ
ρ( )
ｇ

０．９１ μｇ
μ( )
ｌ

０．１９

１－
μｇ
μ( )
ｌ

０．７

ｍ２

ｇｄρ２( )
Ｍ

０．０４５ ｍ２ｄ
ρＭ( )σ

０．０３５

（１０）
式中：Δｐｔ、ｆｌ，０

２
和 Δｐ０分别为两相流阻、两相流阻

系数和液相流阻；ｑ、λ、μ和 ｄ分别为干度、热传导
率、黏度和直径；下标 ｌ、ｇ分别表示液相、气相；ρＭ
为气液平均密度；σ为表面张力系数。

本文基于 Ｓｉｎｄａ／Ｆｌｕｉｎｔ软件，建立了 ＭＰＴＬ系
统瞬态数值模型，如图２所示，所建模型已经被应
用于控温型环路热管的仿真分析，模型经过了在

轨飞行数据验证
［１７］
。

模型中采用液氨作为工质。通过对储液器外

壁面进行控温，可研究工质参数在不同组件内的

变化。所有与热物性相关的参数，如氨工质的液

相和气相密度、黏度、饱和压力、液体表面张力、汽

化潜热和热导率等，均通过在每一时间步、每一计

算网格上调用 ＲＥＦＰＲＯＰ数据库得到。
图３（ａ）为仿真分析所选取的轨道外热流随

时间的变化曲线，图 ３（ｂ）为 ＣＣＤ的工作模式，其
中低温工况为ＣＣＤ长期不开机，无热耗；高温工
况为 ＣＣＤ每一轨道周期工作 ８ｍｉｎ，其工作时的

图 ２　ＭＰＴＬ系统瞬态数值模型

Ｆｉｇ．２　ＴｒａｎｓｉｅｎｔｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｆｏｒＭＰＴＬｓｙｓｔｅｍ

图 ３　轨道外热流变化和 ＣＣＤ工作时序

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｈｅａｔｆｌｕｘｉｎｏｒｂｉｔａｎｄ

ｗｏｒｋｉｎｇｍｏｄｅｏｆＣＣＤ

功率为４５Ｗ。
２．２　仿真结果分析

图４给出了低温和高温工况下，辐射冷凝器
上的温度分布云图和管路内气液两相的分布图，

图中紫色表示气液两相段，蓝色表示液相段。低

温工况时，冷凝器上的总外热流最小，且 ＣＣＤ关
机，此时冷凝器的温度较低，气液两相段长度较

短，进入到冷凝器上管路内的液体，经过较短的距

离即被冷却为过冷液体；高温工况时，冷凝器上的

总外热流最大，且 ＣＣＤ开机，此时冷凝器的温度
较高，气液两相段长度较长，进入到冷凝器上管路

内的液体，经过较长的距离才被冷却为过冷液体。

通过低温和高温工况的仿真结果可以发现，本文

所设计的辐射冷凝器能够满足不同工况下的辐射

散热需求，进入到冷凝器上管路内的两相流体均

５９８
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被冷却为过冷液体，能够有效保证回路正常运行。

图５给出了低温工况下，蒸发器内流体的温
度和干度随时间的变化曲线。低温工况下，ＣＣＤ
不工作，受外热流影响，蒸发器内饱和流体温度为

２０．２～２０．４℃，干度为 ０．０３～０．１１。因此，低温
工况时，饱和态的两相工质可以通过干度变化消

除轨道外热流的影响，以接近恒定的温度流经蒸

发器，从而确保了 ＣＣＤ温度的恒定。

图 ４ 辐射冷凝器上的温度分布云图与管路内

气液两相分布图

Ｆｉｇ．４ Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｎｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｃｏｎｄｅｎｓｅｒａｎｄｇａｓｌｉｑｕｉｄｔｗｏｐｈａｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｐｉｐｅｌｉｎｅ

图 ５　低温工况下蒸发器内流体温度和干度

随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｏｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｑｕａｌｉｔｙｏｆ

ｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｉｎｅｖａｐｏｒａｔｏｒｓｆｏｒｃｏｌｄｃａｓｅ

图６给出了高温工况下，蒸发器内流体的温
度和干度随时间的变化曲线。高温工况下，ＣＣＤ
工作，蒸发器内饱和流体的最大温升为０．９℃，干

图 ６　高温工况下蒸发器内流体温度和

干度随时间的变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｏｒａｌｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｑｕａｌｉｔｙｏｆ

ｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｉｎｅｖａｐｏｒａｔｏｒｓｆｏｒｈｏｔｃａｓｅ
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度的最大变化值为 ０．５。在高温工况下，ＣＣＤ产
生的热量将蒸发器内两相工质中的部分液体蒸

发，引起干度增加，进而导致 ＭＰＴＬ系统内的气液
两相段长度变长，以及系统流阻的增加。由

式（１）可知，流阻的增加将引起蒸发器内流体温
度的升高，但对于氨工质而言，该温升值较小，这

一特性确保了 ＣＣＤ的温度稳定。相比温度的变
化，干度的变化趋势更明显，干度从入口处的０．０３
上升到了出口处的０．５０，这表明蒸发器内的工质
吸收热量发生了相变，且未全部变为气相状态，说

明所设置的系统流量满足 ＣＣＤ散热的需求。

３　机械泵驱动两相流体回路试验

３．１　试验系统组成
图７和图８分别为 ＭＰＴＬ系统的模装图和实

物图。试验采用小流量齿轮泵提供工质流动所需

的驱动力，工质流量在 ０～８Ｌ／ｍｉｎ可调。储液器
为 ５０ｍｍ×１３０ｍｍ的圆柱型腔体，内部设有用
于产生工质流动动力及气液分离的毛细结构，可

同时适用于重力环境和微重力环境；储液器外表

面通过粘贴电加热器和连接液冷回路进行加热和

冷却，实现对储液器的精确控温，加热功率为

１０Ｗ，液冷回路的温度为５℃。预热器采用平

图 ７　ＭＰＴＬ系统模装图

Ｆｉｇ．７　ＭｏｌｄａｓｓｅｍｂｌｙｇｒａｐｈｏｆＭＰＴＬｓｙｓｔｅｍ

图 ８　ＭＰＴＬ系统实物图

Ｆｉｇ．８　ＰｉｃｔｕｒｅｏｆＭＰＴＬｓｙｓｔｅｍ

板型微通道换热器，工质在预热器内部流道内单

向流过，通过在预热器表面粘贴电加热器对内部

工质加热，使其由入口处的纯液态变为出口处的

饱和态。蒸发器为 ８片冷板组成，同样为平板型
微通道换热器，其中每４片冷板串联为一个支路，
两个支路并联接入流体回路系统。冷凝器为镶嵌

有管路的铝合金平板，并以液冷回路作为热沉进

行散热。流体回路沿程全部管路为外径 ３ｍｍ
的不锈钢管。

此外，为配合试验测量，在流体回路内串联一

台科氏质量流量计用于流量测量，在机械泵进出

口设置一支相对压力传感器，在储液器出口设置

一支绝对压力传感器用于压力测量，回路各关键

部组件设置有若干支热电偶用于温度测量。流体

回路全部部组件及管路外部包覆隔热材料降低空

气对流对测试的影响。

３．２　试验结果分析
试验共进行了 ３个工况，工况内容如表 １

所示。

１）工况１
工况１模拟了流体回路入轨首次启动过程。

图９为首次启动的试验结果。试验前流体回路各
部组件（储液器除外）长时间置于试验室环境，各

处温度均在 ２６～２７℃之间（阶段 １）。试验开始
后，将储液器温度升至约 ３３℃（阶段 １）。打开机
械泵，在机械泵的作用下，由于冷凝器中的过冷液

体开始循环，使得机械泵、预热器、蒸发器等处温

度迅速降低，与此同时将储液器温度降至 ２０℃；
待储液器温度稳定后，打开预热器，此时蒸发器的

温度随着预热器的温度一起升高，并在约 ４６００ｓ
时完成过热（阶段 ２）。完成过热后，预热器和蒸
发器温度迅速降低，并稳定在饱和温度（阶段 ３）。
至此启动过程结束。

图１０为 ＭＰＴＬ系统管路内存在气相工质时
的启动情况。试验开始时，首先给蒸发器模拟负

载加电，蒸发器温度迅速升至约 ７０℃，远远高于
工质饱和温度，蒸发器内工质呈气相，随后打开机

械泵，在机械泵的作用下，冷凝器中的过冷工质流

过蒸发器并迅速将蒸发器冷却，系统正常启动。

表 １　验证试验工况

Ｔａｂｌｅ１　Ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

工况 试验项目 试验内容

１ 启动特性
验证流体回路启动性能，验证流体回路内存在

气相时系统启动性能

２ 控温特性 验证蒸发器温度随储液器温度变化的响应能力

３ 运行特性
验证蒸发器并联支路对系统运行特性的影响，

验证冷凝器温度波动对系统运行特性的影响

７９８
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图 ９　ＭＰＴＬ系统启动过程

Ｆｉｇ．９　ＳｔａｒｔｕｐｐｒｏｃｅｓｓｏｆＭＰＴＬｓｙｓｔｅｍ

图 １０　ＭＰＴＬ系统管路内存在气相工质时的启动过程

Ｆｉｇ．１０　ＳｔａｒｔｕｐｐｒｏｃｅｓｓｏｆＭＰＴＬｓｙｓｔｅｍ

ｐｉｐｅｌｉｎｅｉｎｇａｓｐｈａｓｅ

可见，在流体回路管路内存在气相工质时，只需确

保机械泵处工质温度低于饱和温度，在打开机械

泵后，系统即可正常启动。

２）工况２
如图１１所示，试验开始前将储液器温度由工

况１的２０℃提高至２５℃，试验开始后打开预热器
和蒸发器模拟负载，预热器和蒸发器的温度随之

上升，约７７０ｓ后预热器和蒸发器均达到两相，并
稳定在２８℃。由此可见，蒸发器对储液器的响应
很好，可以通过调节储液器的温度实现对 ＣＣＤ器
件温度的控制。

３）工况３
图１２（ａ）为两并联支路低负载功耗运行试

验。支路１每个蒸发器加载 ８Ｗ功耗，支路 ２每
个 蒸发器加载４Ｗ功耗。从图１２（ｂ）的试验结

图 １１　储液器控温特性试验结果

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｌｉｑｕｉｄａｃｃｕｍｕｌａｔｏｒ

图 １２　蒸发器并联支路对系统运行特性影响试验结果

Ｆｉｇ．１２　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐａｒａｌｌｅｌｂｒａｎｃｈｏｆ

ｅｖａｐｏｒａｔｏｒｏｎｏｐｅｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｙｓｔｅｍ

果可以看出，系统运行稳定，各蒸发器温差在 １℃
以内。在此之后通过加大两支路负载功耗的差

距，进一步验证流体回路系统的运行稳定性。由

８９８
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图１２（ｂ）中的试验结果可见，在不同的负载下，两
支路各片蒸发器的温度均能够保持稳定，且单个

支路４片蒸发器之间的温差较小。但是由于蒸发
器壳体与内部工质之间热阻的影响，在不同的负

载下，蒸发器壳体的温度也不相同，负载越大，蒸

发器壳体温度越高。

图１３为冷凝器温度波动对系统运行特性的
影响曲线。可见，随着冷凝器温度的变化，进入到

机械泵的工质温度也在发生着变化，使得机械泵

温度随着冷凝器的温度波动而波动。但是由于预

热器和蒸发器处的工质始终处于饱和状态，其温

度并不受到冷凝器温度波动的影响，系统运行稳

定性很好，ＣＣＤ仍然能够控制在一个稳定的温度
范围内。

图１４给出了蒸发器并联使用时，两支路平均
温度 Ｔ＿ａ的仿真与试验结果的对比。通过对比可
以发现，仿真与试验结果在整体上的变化趋势

图 １３　冷凝器温度波动对系统运行特性影响试验结果

Ｆｉｇ．１３　Ｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｏｆ

ｃｏｎｄｅｎｓｅｒｏｎｏｐｅｒａｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｙｓｔｅｍ

图 １４　仿真与试验结果对比

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ

基本一致，仿真结果在预测 ＣＣＤ加载功率时，误
差在 ±０．５℃以内，且曲线在该阶段的变化趋势比
较一致；在预测 ＣＣＤ未加载功率时，误差相对较
大，在 ±１℃以内，并且仿真结果的变化趋势相对
试验更快达到一个平缓的趋势，且仿真的温度比

试验结果相对较低，这主要与试验测试时隔热材

料的包覆的程度有关。通过仿真与试验的对比，

验证了模型的有效性和准确度。该模型可以用于

预测 ＭＰＴＬ系统的瞬态工作特性，并可用于理解
和分析 ＭＰＴＬ系统的工作特性。

４　结　论

本文首次提出将 ＭＰＴＬ应用于航天光学遥感
器 ＣＣＤ的热设计，并开展了仿真与试验验证，验
证了 ＭＰＴＬ的运行特性及控温效果，证明了其用
于 ＣＣＤ器件精密控温的可行性。仿真及试验的
主要结论如下：

１）通过仿真，验证了蒸发器内工质的温度具
有较好的稳定性和均匀性，通过干度的调节来吸

收冷凝器外热流和 ＣＣＤ工作模式的影响，可以为
系统提供良好的恒温边界。

２）通过试验，验证了 ＭＰＴＬ的启动特性、控
温特性和运行特性，从试验结果可知，ＭＰＴＬ具有
很好的控温特性，应用于 ＣＣＤ器件的控温时，可
以提供优于 ±１℃的控温精度；ＭＰＴＬ具有很好的
鲁棒性，蒸发器并联支路、蒸发器负载和冷凝器温

度在一定范围内变化等均不会对系统运行稳定性

产生影响，流体回路仍可将 ＣＣＤ器件控制在所需
温度。

３）通过仿真与试验对比，发现仿真模型的误
差在 ±１℃以内，验证了仿真模型的有效性和准确
度。该模型可以用于预测 ＭＰＴＬ系统的瞬态工作
特性，并可用于理解和分析 ＭＰＴＬ系统的工作
特性。
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第十二届全国热管会议，２０１０：３０１３０６．

ＺＨＡＯＺＭ，ＬＥＩＷＰ．ＬｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎＣＣＤｔｈｅｒ

ｍａｌｄｅｓｉｇｎ［Ｃ］∥１２ｔｈＣｈｉｎｅｓｅＨｅａｔＰｉｐｅＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１０：

３０１３０６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３］童叶龙，李国强，余雷，等．ＣＣＤ组件的热分析和热试验

［Ｊ］．航天返回与遥感，２０１４，３５（５）：４６５３．

９９８



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 ２０１９年

ＴＯＮＧＹＬ，ＬＩＧＱ，ＹＵＬ，ｅｔａｌ．Ｈｅａｔｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｃｉｓｅ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｈｉｇｈｐｏｗｅｒＣＣＤａｓｓｅｍｂｌｙ［Ｊ］．Ｓｐａｃｅ

ｃｒａｆｔＲｅｃｏｖｅｒｙ＆ ＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇ，２０１４，３５（５）：４６５３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［４］陈恩涛，卢锷．空间遥感器 ＣＣＤ组件热设计［Ｊ］．光学精密

工程，２０００，８（６）：５２２５２５．

ＣＨＥＮＥＴ，ＬＵＥ．ＴｈｅｒｍａｌｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｄｅｓｉｇｎｏｆＣＣＤｃｏｍｐｏ

ｎｅｎｔｏｆｓｐａｃｅｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓａｎｄＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０００，８（６）：５２２５２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］ＧＡＯＴ，ＹＡＮＧＴ，ＺＨＡＯＳＬ．Ｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｆｏｒｓｐａｃｅＣＣＤｃａｍｅｒａ［Ｃ］∥

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｆＳｐａｃｅｓＯｐｔｉｃａｌＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｎｄＡｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎ，２０１７：１５２０．

［６］ＤＥＬＩＬＡＡＭ，ＰＡＵＷＡ，ＷＯＥＲＩＮＧＡＡ．ＡＭＳ２ｔｒａｃｋｅｒｔｈｅｒ

ｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎａｎｄｔｈｅｒｍａｌｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉ

ｃａｌｌｙｐｕｍｐｅｄｔｗｏｐｈａｓｅＣＯ２ｌｏｏｐ：ＡＩＡＡ２００３３４５［Ｒ］．Ｒｅ

ｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００３．

［７］ＬＩＵＪ，ＰＥＩＮＱ，ＧＵＯＫＨ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎ

ａｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙｐｕｍｐｅｄｔｗｏｐｈａｓｅｃｏｏｌｉｎｇｌｏｏｐｗｉｔｈｄｕａｌｅｖａｐ

ｏｒａｔｏｒ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＲｅｆｒｉｇｅｒａｔｉｏｎ，２００８，３１（７）：

１１７６１１８２．

［８］ＺＨＡＮＧＺ，ＳＵＮＸＨ，ＴＯＮＧＧＮ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｂｌｅａｎｄｓｅｌｆａｄａｐ

ｔｉｖｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙｐｕｍｐｅｄＣＯ２ｔｗｏｐｈａｓｅｌｏｏｐｓ

ｆｏｒＡＭＳ０２ｔｒａｃｋｅｒｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｉｎｖａｃｕｕｍ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ

ＴｈｅｒｍａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，３１：３７８３３７９１．

［９］ＨＵＡＮＧＺＣ，ＨＥＺＨ，ＭＯＤＣ，ｅｔａｌ．Ｃｏｕｐｌｉｎｇｂｅｔｗｅｅｎａｎａｃ

ｃｕｍｕｌａｔｏｒａｎｄａｌｏｏｐｉｎａｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙｐｕｍｐｅｄｃａｒｂｏｎｄｉｏｘｉｄｅ

ｔｗｏｐｈａｓｅｌｏｏｐ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００９，２１（１）：２３２９．

［１０］刘杰．航天机械泵驱动两相流冷却环路循环特性的研究

［Ｄ］．上海：上海交通大学，２００８：１１５１１７．

ＬＩＵＪ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｓｏｎｒｕｎｎｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｍｅｃｈａｎｉ

ｃａｌｌｙｐｕｍｐｅｄｔｗｏｐｈａｓｅｃｏｏｌｉｎｇｌｏｏｐｆｏｒｓｐａｃｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

［Ｄ］．Ｓｈａｎｇｈａｉ：ＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏＴｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００８：１１５１１７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＶＡＮＥＳＪ，ＰＡＵＷ Ａ，ＶＡＮＤＯＮＫＧ．ＡＭＳ０２ｔｒａｃｋｅｒｔｈｅｒｍａｌ

ｃｏｎｔｒｏｌｃｏｏｌｉｎｇｓｙｓｔｅｍｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅＡＭＳ０２ｔｈｅｒｍａｌｖａｃｕｕｍ

ｔｅｓｔｉｎｔｈｅＬＳＳａｔＥＳＡＥＳＴＥＣ：ＡＩＡＡ２０１２３５７７［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：

ＡＩＡＡ，２０１２．

［１２］ＭＯＤＣ，ＸＩＡＯＷ Ｊ，ＨＵＡＮＧＺＣ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｒｅｓ

ｓｕｒｅｄｒｏｐｂｅｔｗｅｅｎｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｆｏｒａｔｗｏｐｈａｓｅ

ｃａｒｂｏｎｄｉｏｘｉｄｅｌｏｏｐ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２００８，２０（３４）：１８３１８６．

［１３］ＳＵＮＸＨ，ＨＥＺＨ，ＨＵＡＮＧＺＣ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓｉｎｐａｒａｌｌｅｌｅｖａｐｏｒａｔｏｒｓｏｆａｃａｒｂｏｎｄｉｏｘｉｄｅｔｗｏｐｈａｓｅ

ｌｏｏｐ［Ｊ］．ＭｉｃｒｏｇｒａｖｉｔｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，２１（Ｓｕｐｌ

１）：２９９３０４．

［１４］ＫＵＪＴ．Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｓ［Ｃ］∥２９ｔｈ

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ ＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＳｙｓｔｅｍｓ，１９９９：

１９９１０１２００７．

［１５］庄礼贤，尹协远，马晖扬．流体力学［Ｍ］．２版．合肥：中国科

学技术大学出版社，２００９：６５８９．

ＺＨＵＡＮＧＬＸ，ＹＩＮＸＹ，ＭＡＨＹ．Ｆｌｕｉｄｍｅｃｈａｎｉｃｓ［Ｍ］．２ｎｄ

ｅｄ．Ｈｅｆｅｉ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆＣｈｉｎａＰｒｅｓｓ，

２００９：６５８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＦＲＩＥＤＥＬＬ．Ｉｍｐｒｏｖｅｄｆｒｉｃｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅｄｒｏｐｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｆｏｒｈｏｒ

ｉｚｏｎｔａｌａｎｄｖｅｒｔｉｃａｌｔｗｏｐｈａｓｅｐｉｐｅｆｌｏｗ［Ｃ］∥ＥｕｒｏｐｅａｎＴｗｏ

ＰｈａｓｅＦｌｏｗＧｒｏｕｐＭｅｅｔｉｎｇ，１９７９：１１５８１１６２．

［１７］ＭＥＮＧＱＬ，ＹＡＮＧＴ，ＬＩＣＬ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｎｄ

ａｎａｌｙｓｅｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｆｏｒｓｐａｃｅＣＣＤ

ｃａｍｅｒａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｈｅｒｍａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０１６，２５（５）：４０２

４０９．

　作者简介：

　赵振明　男，博士，高级工程师。主要研究方向：遥感器热设

计、两相流换热。

孟庆亮　男，博士，高级工程师。主要研究方向：微重力下两相

流动与传热。
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　第 ５期 赵振明，等：ＣＣＤ器件用机械泵驱动两相流体回路仿真与试验

Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙ
ｐｕｍｐｅｄｔｗｏｐｈａｓｅｌｏｏｐｆｏｒＣＣＤ

ＺＨＡＯＺｈｅｎｍｉｎｇ，ＭＥＮＧＱｉｎｇｌｉａｎｇ，ＺＨＡＮＧＨｕａｎｄｏｎｇ，ＺＨＡＯＨｕｉ

（ＢｅｉｊｉｎｇＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＯｐｔｉｃａｌＲｅｍｏｔｅＳｅｎｓｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＳｐａｃｅＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄ

Ｅｌｅｃｔｒｉｃｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｓｏｎｅｏｆｔｈｅｃｏｒｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｏｆｓｐａｃｅｆｌｉｇｈｔｏｐｔｉｃａｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒ，ｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｆｔｈｅ
ｃｈａｒｇｅｃｏｕｐｌｅｄｄｅｖｉｃｅ（ＣＣＤ）ｗｉｌｌａｆｆｅｃｔｔｈｅｗｏｒｋｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ
ｐｒｏｄｕｃｔｓｈａｖｅｇｒａｄｕａｌｌｙｂｅｅｎｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｍｅｅｔｔｈｅｎｅｅｄｓｏｆｈｉｇｈｐｏｗｅｒＣＣＤｐｒｅｃｉｓｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ．Ｉｎ
ｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｓｔａｒｔｕｐｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｔａｔｕｓ，ｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｉｎｔｅｒｎａｌｗｏｒｋ
ｉｎｇｆｌｕｉｄｏｆｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙｐｕｍｐｅｄｔｗｏｐｈａｓｅｌｏｏｐ（ＭＰＴＬ）ｕｓｅｄｉｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆＣＣＤａｒｅｓｔｕｄｉｅｄｂｙ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔ．ＴｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔＭＰＴＬｃａｎａｂｓｏｒｂｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｘｔｅｒｎａｌｈｅａｔｆｌｏｗｏｆｃｏｎｄｅｎｓｅｒ
ａｎｄｗｏｒｋｉｎｇｍｏｄｅｏｆＣＣＤｂｙａｄｊｕｓｔｉｎｇｑｕａｌｉｔｙ，ａｎｄｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌａｃｃｕｒａｃｙｏｆＭＰＴＬｃａｎｒｅａｃｈ
±１℃．Ｔｈｅｐａｒａｌｌｅｌｂｒａｎｃｈｏｆｔｈｅｅｖａｐｏｒａｔｏｒ，ｔｈｅｌｏａｄｏｆｔｈｅｅｖａｐｏｒａｔｏｒａｎｄｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｏｆｔｈｅ
ｃｏｎｄｅｎｓｅｒｉｎａｃｅｒｔａｉｎｒａｎｇｅｗｉｌｌｎｏｔａｆｆｅｃｔｔｈｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄｔｈｅＣＣＤｃａｎｓｔｉｌｌｂｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄａｔ
ｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ，ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｓｗｉｔｈｉｎ±１℃，ｗｈｉｃｈｖｅｒｉｆｉｅｓｔｈｅｖａｌｉｄｉｔｙａｎｄａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ．ＭＰＴＬｃａｎｓａｔｉｓｆｙｔｈｅ
ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｐａｃｅｏｐｔｉｃａｌｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒＣＣＤｖｅｒｙｗｅｌｌ．ＩｔｃａｎｅｎｓｕｒｅｔｈａｔｔｈｅＣＣＤ
ａｌｗａｙｓｈａｓｇｏｏｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ，ａｎｄｔｈｅｓｙｓｔｅｍｈａｓｇｏｏｄｏｐｅｒａｔｉｏｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｎｄ
ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ．ＩｔｈａｓａｇｏｏｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｓｐｅｃｔｉｎｔｈｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆＣＣＤ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｈａｒｇｅｃｏｕｐｌｅｄｄｅｖｉｃｅ（ＣＣＤ）；ｒｅｍｏｔｅｓｅｎｓｏｒｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｔｒｏｌ；ｐｒｅｃｉｓｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌ；
ｍｅｃｈａｎｉｃａｌｌｙｐｕｍｐｅｄｔｗｏｐｈａｓｅｌｏｏｐ（ＭＰＴＬ）；ｔｗｏｐｈａｓｅｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９０４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２８０９：０７
ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２４．１７１８．００３．ｈｔｍｌ
Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１８０６０１０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｌｍｅｎｇ＠ｍａｉｌ．ｕｓｔｃ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于矩阵分解的空间系绳系统不完全反馈控制

王长青１，２，，付立春１，２，扎波罗特诺夫·尤里３，李爱军１，２

（１．西北工业大学 自动化学院，西安 ７１００７２；　２．西北工业大学 中俄国际空间系绳系统研究中心，西安 ７１００７２；

３．俄罗斯萨马拉国家研究型大学，萨马拉 ４４３０８６）

　　摘　　　要：针对利用空间系绳系统 （ＳＴＳ）进行面内捕获过程中系绳展开后状态保持阶段
及捕获完成后系统面内运动抑制等问题，在面内角和面内角速率信号丢失情况下，基于矩阵分解

采用不完全状态反馈控制方法，设计出能够抑制系绳展开完成后所出现的非标称行为、捕获后面

内摆动的张力控制律，进而使系统回稳。将所设计的控制律与线性二次调节器（ＬＱＲ）＋降维观
测器方法对比，在参数不确定的条件下检验该控制律的控制效果。仿真结果表明，所设计的控制

律在超调量和调节时间上优于 ＬＱＲ＋降维观测器方法，能够有效控制系绳的展开误差及捕获过
程所带来的面内扰动。所设计的控制律结构简单，控制效果良好，且设计过程无需参数调整。

关　键　词：空间系绳系统 （ＳＴＳ）；捕获；矩阵分解；不完全反馈；稳定
中图分类号：Ｖ４４８．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９０２１０

　　随着人类航天事业的不断发展，越来越多的
航天器被不断发射到太空，因此近地空间已逐渐

变成十分拥挤的场所。与此同时，由于复杂的太

空扰动导致航天器轨道高度发生不同程度的变

化，进而引起不同航天器之间的碰撞，产生大量空

间碎片。因此，安全、高效地捕获空间碎片对于航

天任务的安全完成具有重要意义。利用空间系绳

系统（ＳＴＳ）进行捕获是一种新型捕获方式，具有
安全性、位置容错性、经济性等优点。

利用空间系绳系统执行碎片在轨捕获任务时

一般可以分为捕获前系绳的展开、交会捕获以及

捕获后系统回稳、回收、拖拽等不同阶段。捕获前

系绳展开到平衡位置、交会捕获以及捕获后系统

回稳是后续回收、拖拽任务的前提。然而，由于太

空环境复杂，展开结束后可能存在一定的长度及

摆角误差；而捕获完成后由于目标物与捕获机构

构成统一整体，质量突变、捕获位置不理想等问

题，系统不可避免地会出现摆动。因此，需要对上

述情况进行控制使其回到稳定状态即平衡位置。

目前，国内外学者对系绳平衡位置附近的稳

定性问题进行了大量研究。Ｐａｓｃａ［１］研究了系绳
卫星系统在状态保持阶段的运动，并提出了利用

子星推力来控制系绳的面内振荡。Ｗｉｌｌｉａｍｓ等［２］

提出了通过电动力和偏置控制来控制系绳的振

荡。Ｍａｎｋａｌａ和 Ａｇｒａｗａｌ［３］设计了一套边界控制
器将系统控制到了径向相对平衡的位置。Ｌａｒｓｅｎ
和 Ｂｌａｎｋｅ［４］设计了一套非线性控制器，并利用电
动力系绳注入阻尼的方法将系绳卫星系统控制到

一个渐进稳定的平衡位置。余本嵩等
［５］
通过雅

可比矩阵对处于平衡位置的绳系卫星的稳定性进

行了研究，提出了通过在子星一端安装喷气力控

制装置的含约束条件的 ＰＩＤ控制律［６］
。庞兆

君
［７］
针对位于圆轨道上和椭圆轨道上的系绳卫

星的混沌运动进行了分析，并通过 Ｍｅｌｎｉｋｏｖ方法

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905007&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!


北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 王长青，等：基于矩阵分解的空间系绳系统不完全反馈控制

给出圆轨道下含阻尼系统的混沌域，采用延迟反

馈控制，将欠驱动系绳卫星系统的混沌运动稳定

到周期运动。

而对于系绳系统，捕获后系统稳定控制问题

则更为复杂。孙亮等
［８９］
针对空间系绳系统面内

转移过程中的系统的摆振特性及稳定性进行了研

究，指出面内轨道转移过程中面内角会以固定的

频率绕平衡位置往返摆动，并且这种摆动受轨道

高度、系绳长度、推力加速度等影响，提出了连续

常值推力系绳系统的轨道转移策略和基于系绳张

力系统的摆振抑制策略。张帆和黄攀峰
［１０］
针对

非合作目标抓捕后保持阶段的振动特性参数辨识

方法，提出了非合作目标被系绳系统抓捕后处于

保持阶段的姿态运动振动特性参数辨识方法。赵

国伟等
［１１］
在考虑捕获平台与目标物的姿态运动

基础上，提出了留位和阻尼控制相结合的张力复

合控制方法。张宇靖和钟睿
［１２］
以模型预测控制

方法为基础设计了稳定系绳摆动的非线性模型预

测控制算法。

上述文献在设计控制器时，多采用施加外力矩

的方式（如电动力、喷管推力等），或通过输入外部

能量来控制系统的面内运动。施加外力矩的方式

能够快速抑制面内运动，且精度较高，这对于要求

定绳长的高精度任务场合尤其重要
［１３］
。然而，电

动力系绳在地磁场中由于洛伦兹力的作用会使得

系统轨道能量减少，轨道高度降低，对于状态保持

阶段并不适用；喷管能够有效产生交会捕获时目标

逼近、跟踪所需要的摆动，但要不断消耗燃料，然而

系统在轨时间较长，若从始至终一直通过喷管来控

制子星的运动需要消耗大量燃料，十分不经济。

对于本文所研究的展开后状态保持以及捕获

结束后回稳的过程，由于轨道周期较长，对任务的

时间要求并不强烈，则通过张力控制使系统缓慢

回到稳态也是可行的。例如，王班等
［１４］
针对捕获

完成后提出了一种在最大摆角处收紧系绳、平衡

位置处释放系绳的面内摆动抑制控制方法，但仅

在面内角速率大于零的条件下有效。李超等
［１５］

针对圆轨道下系绳系统的状态保持阶段提出了基

于标准系绳法的稳定控制方法。但上述方法对系

绳张力机构提出了系绳面内、面外角姿态可测、绳

长可测和系绳张力可控可测等要求。

系绳系统测量姿态角的主要方式是 ＧＰＳ干
涉法

［１６］
，对姿态测量系统提出了较高要求。通过

张力对系统进行控制时，一旦角度和角速率反馈

失效，将会对系统造成严重影响。例如１９８８年发
射的 ＥＣＨＯ７、２００３年发射的ＤＴＵｓａｔ１、２００６年发

射的 ＣＵＴＥ１．７以及 ２００７年发射的 ＹＥＳ２卫星
都出现了传感器及控制器故障，对任务造成了不

同程度的影响
［１７１８］

。因此，设计在角度和角速率

反馈失效时仍能够使用的控制器，对于系绳展开

后的面内保持以及捕获后系统的回稳具有重要意

义。此外，面内运动反馈被证明对系统稳定性没

有本质影响
［１９］
，因此在仅反馈长度和速率信号的

情况下设计控制律同样可行。

针对状态反馈不完全问题，目前较为常用的

方法为线性二次调节器（ＬＱＲ）＋降维观测器方
法，除此之外，矩阵分解也为控制律的设计提供了

一种良好的选择，其思想为：针对线性系统，通过

配置反馈矩阵使其闭环特征方程配置到指定位

置，从而使特征方程与具有较好性能的指定标准

特征多项式具有相同的系数。本文在设计控制律

时，结合标准系数法将系统特征多项式设计为确定

形式，在矩阵分解基础上利用相容性原理解决由不

完全状态反馈所带来的相容性问题，从而将控制器

参数计算出来，此时由于系统特征多项式确定，故

其闭环特性也将比较理想，控制效果可预期。

基于上述考虑，本文针对系绳展开后状态保

持阶段以及捕获后系统的回稳任务，设计仅反馈

长度和速率信号的张力控制律，从而对系统的绳

长、面内角误差以及面内摆动进行有效控制。在

设计不完全状态反馈的控制律时，本文基于矩阵

分解方法，结合标准系数法通过简单的代数运算

计算出控制器参数，控制律结构简单，无需复杂的

参数调整。

１　动力学模型

考虑系绳系统为有质量弹性杆模型。有以下

４点假设：①捕获平台（母星）和捕获前／后的捕获
机构（子星）通过弹性系绳连接，系统质心在未受

扰动的开普勒圆轨道上运行。②将母星和子星视
为质点，且母星质量远大于子星，即系统质心位于

母星上。系绳未释放前卷轴位于母星内。③系绳
视为质量分布均匀的弹性杆，只考虑沿其自身的

纵向振动，不计入系绳的扭转刚性及各向异性等。

④所有影响系统的外部作用力中，只考虑重力的
影响，忽略太阳光压、大气阻力、日月引力等扰动

的影响。

定义地心轨道坐标系和绳系坐标系如图１所
示。其中，地心轨道坐标系 ＯＸＹＺ为惯性坐标系，
ＯＸＹ平面与轨道平面一致，ＯＸ轴指向轨道近地
点（对于圆轨道，沿地心指向轨道升交点方向），

ＯＺ轴与轨道平面正交并沿航天器的动量矩方

３０９
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图 １　系绳系统捕获过程示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃａｐｔｕｒｅｐｒｏｃｅｓｓｗｉｔｈｔｅｔｈｅｒｓｙｓｔｅｍ

向，ＯＹ轴按右手坐标系原则确定。轨道运动坐标
系 ＣＸｏＹｏＺｏ与系统质心 Ｃ固联，ＣＸｏ轴沿航天器
矢径方向，ＣＺｏ轴和 ＯＺ轴平行。坐标系 ＣＸｏＹｏＺｏ
相对于坐标系ＯＸＹＺ以轨道角速率Ω旋转。绳系
坐标系坐标原点 Ｃ位于航天器质心处，ＣＸｔ轴沿
着卫星拉紧绳系的反方向，ＣＹｔ轴和 ＣＺｔ轴的位
置由相对于坐标系 ＣＸｏＹｏＺｏ的面内角 θ和面外角
φ确定。空间系绳系统所在轨道与目标物所在轨
道在同一平面内，惯性系下目标物的真近点角

为 η。
空间系绳系统的状态可以用５个广义坐标描

述：系绳系统质心距地心距离 ｒｃ、系统质心的真近
点角 、面内角 θ、面外角 φ和系绳弹性应变 ε。
根据拉格朗日方程，推导出有质量系绳的空间系

绳系统的微分方程为

θ̈＝－２（θ
·

＋
·

） －φ
·

ｔａｎφ＋２
ｌ
·

０

ｌ０
＋

ε
１＋( )ε＋

　　２

·

ｒ
·

ｃ

ｒｃ
－３μｓｉｎ（２θ）

２ｒｃ
３ １＋１

ｌ０
２ｃｏｓ２φ
ｒ２( )
ｃ

φ̈＝－［（θ
·

＋
·

）
２＋３μ
ｒｃ
３ｃｏｓ

２θ］ｓｉｎφｃｏｓφ－

　　２φ
·

２
ｌ
·

０

ｌ０
＋

ε
１＋( )ε

ε̈＝－２ｌ
·

０

ε
ｌ０
－（１＋ε）

ｌ̈０
ｌ０
－２３

ｌ
·

０

ｌ [
０
ε
·

＋（１＋

　　ε）
ｌ
·

０

ｌ ]
０

＋
ｍ

ｍＡ（ｍＢ ＋ｍｔ）／ｍ
（１＋ε [） （θ· ＋

　　
·

）
２ｃｏｓ２φ＋φ

·２＋μ
ｒ３ｃ
（３ｃｏｓ２θｃｏｓ２φ－１ ]） －

　　 Ｔ
ｍＡ（ｍＢ ＋ｍｔ）































／ｍ
（１）

式中：“·”表示对时间 ｔ求导；ｍＡ和 ｍＢ分别为
母星和子星的质量，ｍＡｍＢ；ｍｔ＝ρｌ０为系绳质
量，ρ为系绳线密度，ｌ０为系绳原长，系绳当前长
度为 ｌ＝ｌ０（１＋ε）；Ｔ为系绳张力；μ为地球引力常
量；１、２、３、４为质量项。
１ ＝ｍ／ｍ
２ ＝ｍＡ（ｍＢ ＋ｍｔ／２）／（ｍｍ）
３ ＝（２ｍＡ －ｍ）ｍｔ／［２ｍＡ（ｍＢ ＋ｍｔ）］
４ ＝（ｍＢ ＋ｍｔ／２）／（ｍＢ ＋ｍｔ）
ｍ ＝ｍＡ ＋ｍＢ ＋ｍｔ
ｍ ＝（ｍＡ ＋ｍｔ／２）（ｍＢ ＋ｍｔ／２）／ｍ－ｍｔ／６

２　线性化处理及开环稳定性分析

由于系绳密度较小（约为 １０－４ｋｇ／ｍ），且假
设展开后所出现的非标称行为及捕获后所出现的

摆动等扰动情况下，系绳均在平衡位置附近摆动，

故系绳长度基本不变，出于控制律设计方便，此时

忽略系绳质量、弹性伸长量变化带来的影响。即

式（１）中的质量系数 ２≈４≈１，ε＝ε＝０，ｌ０＝ｌ，

ｌ
·

０＝ｌ
·

＝０。此外，系统质心沿圆轨道运动，其轨

道角速率为 
·

＝Ω＝ μ／ｒ３槡 ｃ。基于上述假设，对系

统模型在平衡位置附近做线性化处理。

引入无量纲时间 τ＝Ωｔ，则 ｌ″＝ｌ̈／Ω２，ｌ′＝ｌ
·

／

Ω，θ″＝ｌ̈／Ω２，θ′＝θ
·

／Ω。将式（１）无量纲化得
ｌ″＝－３ｌ′

２／ｌ＋４ｌ［（θ′＋１）
２＋

　　（３ｃｏｓ２θ－１）］－ｍＴ／［ｍＡΩ
２
（ｍＢ ＋ｍｔ）］

θ″ ＝２（θ′＋１）（－２ｌ′／ｌ）－

　　３ｃｏｓθｓｉｎθ（１＋１ｌ
２／ｒｃ

２













）

（２）
式中：“′”表示对无量纲时间 τ＝Ωｔ求导。

对于系绳系统，稳定的平衡位置沿轨道的径

向方向，即 θ１，２＝０，π。将方程式（２）在平衡点附
近线性化，并引入无量纲长度，忽略高阶小量可得

ε″０ ＝３４ε０＋２４θ′－
ｍＴ

［ｍＡΩ
２
（ｍＢ ＋ｍｔ）］ｌｃ

θ″＝－２２
ε′０
ε０
－３









 θ

（３）
式中：ε０＝ｌ／ｌｃ为系绳无量纲长度，ｌｃ为系绳展开
的最终长度即标称长度。

因此，平衡点附近系统的状态空间方程为

Ｘ
·

＝ＡＸ＋ＢＵ
Ｙ＝{ ＣＸ

（４）

４０９
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　第 ５期 王长青，等：基于矩阵分解的空间系绳系统不完全反馈控制

式中：

Ｘ＝［ε０　ε′０　θ　θ′］
Ｔ

Ｂ＝［０　１　０　０］Ｔ

Ｕ＝－ ｍＴ
ｍＡ（ｍＢ＋ｍｔ）Ω

２ｌｃ

Ａ＝

０ １ ０ ０
３４ ０ ０ ２４
０ ０ ０ １
０ －２２











－３ ０

Ｃ＝
１ ０ ０ ０[ ]０ １ ０ ０
经计算可知，线性化系统式（４）可观可控。
由式（３）可得系统面内角运动的特征方程为

ｓ２＋２ｓ２ｌ′／ｌ＋３＝０ （５）
该特征方程的解为

ｓ１，２ ＝－２
ｌ′
ｌ
± ２

ｌ′( )ｌ
２

－
槡

３ （６）

显然，当处于平衡位置（ｌ′＝０，ｌ＝ｃｏｎｓｔ）时，
特征根位于虚轴上，即系统临界稳定。此外，由

式（２）可以看出，如果调节系绳长度 ｌ和速率 ｌ
·

，

通过 θ
¨
的微分方程中的 ２ｌ

·

（θ
·

＋Ω）／ｌ一项将可以

控制面内角 θ和面内角速率 θ
·

两个状态量，即当

仅存在长度或角度信号时也可以控制角度或长度

状态量。因此，通过调节系绳长度和速率可以实

现空间系绳系统的稳态控制，而绳长和速率调节

可以通过释放／回卷机构或者张力控制来实
现

［１４１５］
。故本文采用的张力控制方法能够实现

面内摆动的抑制，从而使系统回稳。

３　捕获后面内扰动情况分析

系统展开完成后被控处于平衡位置，而当捕

获机构与目标物即将交会对接时，将通过喷管使

系绳摆动从而实现捕获机构对目标物的跟踪。文

献［２０］指出，理想捕获位置（近地点或远地点）交
会时，空间碎片与捕获机构的速度大小和方向完

全一致。

然而，出于捕获安全性考虑，通常设计理想捕

获时刻附近数十秒的捕获窗口，此时空间碎片和

捕获机构仍在理想捕获位置附近运动。捕获机构

速度矢量已不再沿 ＯＹ轴互相平行，故此时执行
捕获任务会对系统的相对运动产生扰动，因此被

称为非理想捕获。本文欲针对捕获后系绳的面内

摆动进行控制，故首先需对非理想捕获所带来的

扰动情况进行计算分析。

由于本文假设捕获前后捕获平台的轨道运动

不受空间碎片和系绳质量的影响，即其质心变化

忽略不计。此外，忽略空间碎片对系绳纵向振荡

所产生的扰动，仅考虑系绳的面内摆动。且为了

简化捕获过程，将其视为恒定速率运动
［１３］
，利用

刚体动量守恒原理对非理想位置进行扰动分析，

并计算捕获后捕获机构与空间碎片构成的统一整

体绕地垂线运动的角速率。

捕获平台在惯性坐标系下的矢径和速度分别为

ｒＡ ＝［（Ｒ＋Ｈ）ｃｏｓ　（Ｒ＋Ｈ）ｓｉｎ］

ｖＡ ＝［－ｖＡｓｉｎ ｖＡｃｏｓ
{

］
（７）

目标物的轨道运动可表示为

ｒｐ ＝
ａ（１＋ｅ２）
１＋ｅｃｏｓη

ｃｏｓη ａ（１＋ｅ２）
１＋ｅｃｏｓη

ｓｉｎ[ ]η
ｖｐ ＝［－ｖｐｓｉｎη ｖｐ（ｅ＋ｃｏｓη）

{
］

（８）

式中：ｖＡ＝Ω（Ｒ＋Ｈ），Ｒ和 Ｈ分别为地球半径和

捕获平台轨道高度；ｖｐ＝
μ

ａ（１－ｅ２槡 ）
，ｅ和 ａ分别

为目标物轨道偏心率和半长轴；η为当前时刻目
标物的真近点角。

惯性坐标系下目标物相对捕获平台的矢径和

运动速度为

ｒｒ＝ｒｐ－ｒＡ
ｖｒ＝ｖｐ－ｖ

{
Ａ

（９）

则绳系坐标系下目标物相对捕获平台的相对矢径

和相对速度为

ｒｒ＝ｒｒΠ１（）Π２（θ）
ｖｒ＝ｖｒΠ１（）Π２（θ

{
）

（１０）

式中：Π１（）＝
ｃｏｓ －ｓｉｎ
ｓｉｎ ｃｏｓ[ ] ；Π２（θ）＝

ｓｉｎθ ｃｏｓθ
ｃｏｓθ －ｓｉｎ[ ]θ。
系统动量守恒过程如下：

Ｉｂｅｆｏｒｅ＋Ｉｐ ＝Ｉａｆｔｅｒ
Ｉｂｅｆｏｒｅ ＝Ｊｂｅｆｏｒｅωｂｅｆｏｒｅ＋Ｊｔωｂｅｆｏｒｅ
Ｉｐ ＝ｒｒ×ｍｐｖｒ
Ｉａｆｔｅｒ＝（Ｊａｆｔｅｒ＋Ｊｔ）ω










ａｆｔｅｒ

（１１）

式中：ｍｐ和 Ｉｐ分别为目标物的质量和角动量；
Ｉｂｅｆｏｒｅ、Ｉａｆｔｅｒ分别为捕获前、后系统的角动量；Ｊｂｅｆｏｒｅ＝

ｍＢｌｃ
２
、Ｊａｆｔｅｒ＝（ｍＢ ＋ｍｐ）ｌｃ

２
分别为捕获前、后捕获

机构转动惯量；ωｂｅｆｏｒｅ、ωａｆｔｅｒ分别为捕获前、后系绳

摆动角速度；Ｊｔ＝ｍｔｌｃ
２／３为系绳的转动惯量。

定义捕获机构能够允许的距离误差 Ｒｃａｐ为

ｒｐ－ｒＢ ≤ Ｒｃａｐ （１２）

式中：ｒＢ为捕获机构（子星）矢径。
此外，由式（１）可得，系绳完全展开后其面内

摆动方程为

θ̈＝－３Ω２ｓｉｎθｃｏｓθ （１３）

５０９
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积分可得面内自由摆动最大摆角应为

θｍａｘ ＝０．５ａｒｃｃｏｓ（１－２θ
·
２／（３Ω２）） （１４）

可通过式（７）～式（１４）计算并分析捕获过程
刚体碰撞所带来的系绳面内运动情况，进而确定

控制器所要克服的扰动大小。

４　控制律设计

对于线性系统式（４），其开环传递函数可表示为

Ｗ（ｓ）＝Ｃ（ｓＩ－Ａ）－１Ｂ＝Ｍ（ｓ）
Ｆ（ｓ）

（１５）

式中：Ｆ（ｓ）＝ｄｅｔ（ｓＩ－Ａ），Ｉ为 ｎ阶单位矩阵；
Ｍ（ｓ）＝［ｍ１１＋… ＋ｍ１ｎｓ

ｎ－１
，…，ｍｒ１＋… ＋ｍｒｎ·

ｓｎ－１］Ｔ，ｎ为矩阵 Ａ的维数。
系统闭环传递函数为

Φ（ｓ）＝ Ｗ（ｓ）
１＋ＰＷ（ｓ）

（１６）

式中：Ｐ为不完全不状态反馈下反馈矩阵，Ｐ∈
Ｒ１×ｒ，ｒ为反馈状态量的个数。

系统闭环特征方程为

Ｈ（ｓ）＝ｄｅｔ（ｓＩ－Ａ＋ＢＰＣ）＝
　　ｓｎ＋ａｎｓ

ｎ－１＋… ＋ａ１ （１７）
因此，通过配置反馈矩阵，理论上可将系统闭

环特征方程的根配置在任意位置上，全状态反馈

下一般配置方法参见文献［１５］。
由闭环特征多项式可得

ＰＭ（ｓ）＝Ｈ（ｓ）－Ｆ（ｓ） （１８）
比较方程两端相同阶次 ｓ的系数，可得
ＭＴＰＴ ＝ｆ－ｊ （１９）
式中：ｆ和 ｊ分别为多项式 Ｈ（ｓ）和 Ｆ（ｓ）的系数，
且 ｆ，ｊ∈Ｒｎ×１。此外，

Ｍ ＝
ｍ１１ … ｍ１ｎ
 

ｍｒ１ … ｍ









ｒｎ

对于式（１９），可列出具有 ｒ个未知数的 ｎ个
方程。对完全反馈的系统（ｒ＝ｎ），式（１９）有唯一
解；对不完全反馈的系统（ｒ＜ｎ），除满足期望特
征方程外，还需要满足相容性条件，即由 ｒ个线性
无关的方程组所构成的子系统的解必须同时符合

剩余 ｎ－ｒ个方程。
将式（１８）中 Ｍ（ｓ）分解为

Ｍ（ｓ）＝Ｃｇ（ｓ） （２０）
式中：ｇ（ｓ）＝［１，ｓ，…，ｓｎ－１］Ｔ。

将式（１９）代入式（１８），可得
ＬＴＣＴＰＴ ＝ｆ－ｊ （２１）

式中：Ｌ＝

ｌ１１ … ｌ１ｎ
 

ｌｒ１ … ｌ









ｒｎ

，与矩阵 Ａ和 Ｂ有关。

从矩阵 ＣＴ中取 ｒ个线性无关的行组成 ｒ阶
矩阵 ＣＴＢ，并从单位矩阵 Ｉ中选取相应行组成 ｒ×ｎ

阶矩阵 ＩＢ，Ｃ
Ｔ
Ｈ、ＩＨ则由各自矩阵的剩余部分组成。

则式（２１）可分解为
ＣＴＢＰ

Ｔ ＝ＩＢ（Ｌ
Ｔ
）
－１
（ｆ－ｊ） （２２）

ＣＴＨＰ
Ｔ ＝ＩＨ（Ｌ

Ｔ
）
－１
（ｆ－ｊ） （２３）

解方程式（２２）并将结果代入式（２３）中，得到
相容性条件为

αｆ＝β （２４）
式中：α＝Ｓ（ＬＴ）－１，β＝αｊ，Ｓ∈Ｒ（ｎ－ｒ）×ｎ，仅与矩阵
Ｃ有关，β∈Ｒ（ｎ－ｒ）×１。对于单输入对象来说，矩阵
ＣＢ可逆，即矩阵 Ｃ中元素不全为０。

达到相容性条件后，计算矩阵 Ｐ使特征根达
到事先选定的值，得到期望配置的特征根系数。

以期望的特征方程（包含未知量 ω的系数矩阵）
代入相容性方程，解出 ω，从而确定系数矩阵。以
空间系绳系统为例选取四阶标准型：

ｆ＝［ｋ１ω
４　ｋ２ω

３　ｋ３ω
２　ｋ４ω］

Ｔ
（２５）

此处 ω的值可以根据相容性条件 αｆ＝αｊ得
出，这样既确定了 ω的范围，又满足了相容性条
件的要求。通过相容性条件解出 ω的值以后，一
般得到不同的值，当 ω的取值范围为０．５～２．５时，
系统的性能最理想。

如果式（２４）中向量 ｆ的约束能够满足，那么
反馈矩阵 Ｐ为
ＰＴ ＝Ｋ（ＬＴ）－１（ｆ－ｊ） （２６）
式中：Ｋ＝（ＣＴＢ）

－１ＩＢ。
计算系统的反馈矩阵 Ｐ时，本文的期望特征

方程以 ＩＴＡＥ标准型为参考，当状态方程为四阶
时，可 得 期 望 的 特 征 根 系 数 表 示 为

［１５］
：ｆ＝

［ω４　２．７ω３　３．４ω２　２．１ω］Ｔ。
代入相容性条件可得 ω为 ±１．５２７、±３．１９ｉ

和０。选择 ω在０．５～２．５附近的值（ω＝１．５２７）
代入到 ＩＴＡＥ的标准传递系数中，得到期望的系
数值。

由式（２６）计算可得反馈矩阵为：Ｐ＝［４．８１２
３．２０７　０　０］Ｔ，将其代入式（１７）得
Ｈ（ｓ）＝ｄｅｔ（ｓＩ－Ａ＋ＢＰＣ）＝
　　ｓ４＋３．２０７ｓ３＋８．８１ｓ２＋９．６２ｓ＋５．４３６（２７）

值得注意的是，二次项与标准型系数有一定

出入。当设计的系统各阶次系数与标准型完全一

致时，控制效果最好，但高阶情况下很难全部成

立，因此应使各系数尽可能相近。在设计计算时，

当（Ｚ′／Ｚ）≥０．８同时成立时就可满足要求，Ｚ′和
Ｚ分别为设计系统和标准型的各阶系数。因此，
设计的反馈矩阵 Ｐ满足相容性要求，且满足 ＩＴＡＥ

６０９
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标准型设计要求，反馈系数矩阵设计成功。

５　仿真分析

由于空间碎片所处的高度越高，在地球轨道

中存在的时间越长。高度大于 ８００ｋｍ的空间碎
片需要几百年的时间方可回到地球空间销毁，且

大部分空间碎片凝聚在 ８００～８５０ｋｍ的高度上，
尤其是倾角在 ７１°～７４°和 ８１°～８３°的低轨道和
太阳同步轨道上。

本文假设质量 ｍＡ ＝１６００ｋｇ的母星（捕获平
台）处于高度 Ｈ＝９００ｋｍ的太阳同步圆轨道上，
利用 ｌｃ＝３０ｋｍ的系绳和质量 ｍ２＝５０ｋｇ的捕获
机构对处于偏心率为 ｅ＝０．０１的椭圆轨道上质量
ｍｐ＝１００ｋｇ的目标物进行捕获。地球半径 Ｒ＝

６３７１ｋｍ，地球引力常量 μ＝３９８６００ｋｍ３／ｓ３。系绳
选用迪尼玛材料，线密度 ρ＝０．１９８ｋｇ／ｋｍ。捕获前
需将系绳展开至标称长度，理想状态下，系绳向地

垂线方向展开完成后，系统处于平衡位置，无量纲

坐标下对应的状态量为 ε０＝１，ε′０＝０，θ＝０，θ′＝０。
此外，为检验本文设计控制律是否具有预期

的控制效果，首先在线性化模型中进行验证，同时

设计了 ＬＱＲ＋降维观测器作为对比。其中，ＬＱＲ
控制器的 Ｑ矩阵选取为［２，２，１，１］，降维观测器
的特征根为［－０．５，－３．３］。仿真均采用无量纲
形式。

５．１ 系绳展开后非标称行为抑制

由于太空环境复杂，在大气阻力、太阳光压等

扰动作用下，系绳的最终展开状态可能并不理想。

如 ＹＥＳ２任务由于控制机构出现了非致命故障，
使得其第一阶段的展开出现了 １２ｍ的长度误差
（约为标称长度的 ０．４％）和 １０°的面内角误
差

［２１］
。因此本文在考虑系统存在系绳长度、面内

角存在初始偏差值的情况下，检验稳态保持控制

系统的有效性。假设展开后存在面内角约为 １０°
（０．１７４５ｒａｄ）、绳长为 １００ｍ的初始误差，此时不
加控制系统会始终处于幅值为 １０°的周期摆动运
动。无量纲下仿真初始条件为：ε０＝０．９９６７，ε′０＝
０，θ＝０．１７４６，θ′＝０。

在利用矩阵分解方法设计控制参数时，所使

用的系统状态方程是在空间系绳系统有质量弹性

杆模型归一化处理、平衡点附近线性化处理的基

础上得到的。因此，所得到的控制参数是在线性

化模型条件下忽略了系统各部分质量变化。为进

一步验证矩阵分解方法所设计的控制器的有效

性，采用实际的非线性模型式（１）来验证线性化

条件下得出的控制参数的控制效果。

利用传统的 ＬＱＲ＋降维观测器对线性化系
统进行控制，同时分别在线性化模型式（４）和非
线性模型式（１）下对比，检验所设计的控制律的
有效性，仿真结果如图 ２所示，相应的控制力（系
绳张力）变化曲线如图３所示。

如图２所示，利用矩阵分解方法设计的控制
器对线性化模型和非线性模型进行控制，其仿真

图 ２　系绳展开后各状态量受控变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓｕｎｄｅｒ

ｃｏｎｔｒｏｌａｆｔｅｒｔｅｔｈｅｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ

图 ３　系绳展开后系绳张力变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｔｅｔｈｅｒｔｅｎｓｉｏｎａｆｔｅｒ

ｔｅｔｈｅｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ
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曲线基本重合。非线性模型下，４个状态量的超
调量略高于线性化模型，这是由于线性化过程中

忽略了系绳长度、质量以及面内摆动运动等因素

的影响，因此，后续针对捕获后面内摆动问题采用

非线性模型式（１）进行仿真验证。此外，由图 ３
可以看出，３种情况下系绳张力变化均相对平稳，
张力保持在十几牛的大小附近（远小于极限张力

Ｔ ＝σＳ＝５４×１０
９×２×１０－７＝１０８００Ｎ）。

线性化模型下，根据矩阵分解方法设计的控

制器与 ＬＱＲ＋降维观测器对比可知，２种方法都
能够有效控制系统的长度和角度误差，且调节时

间相差不大，系统的 ４个状态量在 ５个无量纲时
间（约０．８个轨道周期）时间前后全部回到了稳
态值。然而，利用 ＬＱＲ＋降维观测器方法时，绳
长、速率、面内角及面内角速率的超调量均远高于

基于矩阵分解方法设计的控制器，即基于矩阵分

解方法的模态控制器不仅能有效抑制系统展开后

所出现的非标称行为，使系统回到平衡位置，同

时，与常用的 ＬＱＲ＋降维观测器相比，其平稳性
和静差消除都更为理想，能够满足空间系绳系统

稳态保持控制的要求。

５．２　捕获后系绳面内摆动抑制
以轨道高度 Ｈ＝９００ｋｍ、捕获窗口 ３０ｓ为例，

捕获后瞬间系统以５．７８６５×１０－４ｒａｄ／ｓ的角速率
摆动，则由式（１４）计算可知，系绳不受控下最大
摆角 θｍａｘ可达到０．３３ｒａｄ（约 １８．９°），故利用本文
设计的控制律针对捕获任务完成后系统出现的面

内摆动，对其进行控制使其回到稳定状态即平衡

位置。根据式（１１）计算非理想情况下捕获后面
内角速率，根据计算结果结合式（１４）计算捕获后
面内最大摆角，并将其转换为无量纲形式，可得仿

真初始条件为：ε＝１，ε′＝０，θ＝８．６８×１０－３，θ′＝
５．７８６５×１０－４／Ω。与各模型、控制律相对应的控
制力变化曲线如图４所示，仿真结果如图５所示。

由图５可以看出，线性化系统初始时刻存在
面内摆动时，基于矩阵分解的模态控制和 ＬＱＲ＋
降维观测器作用下速率、面内角和面内角速率的

变化趋势大致相近，ＬＱＲ＋降维观测器对面内角
和面内角速率的控制略优于基于矩阵分解设计的

控制器，但绳长和速率的变化差异较大。基于矩

阵分解模态控制器下绳长、速率最终全部回到稳

态值１和０（无静差），系统回复到了平衡位置，快
速性和平稳性较好；而 ＬＱＲ＋降维观测器对绳长
和速率控制的平稳性较差，控制效果并不理想。

绳长超调量达到了 ２１．５９％，是基于矩阵分解控
制方法的２倍；峰值速率为０．４４（１３．４４２ｍ／ｓ），对

图 ４　捕获后系绳张力变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｔｅｔｈｅｒｔｅｎｓｉｏｎａｆｔｅｒｃａｐｔｕｒｅ

图 ５　捕获后各状态量受控变化曲线

Ｆｉｇ．５　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓｕｎｄｅｒ

ｃｏｎｔｒｏｌａｆｔｅｒｃａｐｔｕｒｅ

系绳机构的要求更为严苛。

基于矩阵分解方法设计的控制器对线性化模

型和非线性模型的控制曲线基本重合。故基于线

性化模型设计的模态控制律在实际非线性模型下

也具有标称的控制效果，其对非线性模型的控制

效果与对线性化模型控制的效果基本相同，绳长、

速率、面内角及面内角速率最终都在有限时间内

回到平衡位置附近，过渡过程相对平稳，没有对控

制机构提出额外的要求，从而表明利用矩阵分解

８０９
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方法设计的控制律对于捕获后系统的面内摆动抑

制是有效的。

由式（１１）可知，捕获完成后系绳的面内摆动
角速率的大小直接或间接受到目标物的质量以及

捕获瞬间二者的距离（即绳长）的影响；与此同

时，系统各部分质量变化会直接改变非线性模型

中参数 １、２、３、４。因此，需计算目标物、系绳
质量不同时捕获后系统的角速率，并在新的初始

条件下进行仿真对比，进一步检验本文设计的控

制器对系统的控制效果。

质量 ｍＡ ＝１６００ｋｇ捕获平台利用 ｌｃ＝３０ｋｍ
的系绳对不同质量的目标物进行捕获时，利用

式（１１）计算捕获前后角速率以及捕获窗口结束
时系绳的面内角的大小，并将捕获后角速率化为

无量纲形式作为仿真初始条件进行仿真，系统各

状态量变化曲线如图６所示。尽管仿真初始条件
根据目标物质量变化而有所改变，但系统的过渡

过程平稳，４个状态量出现波峰和波谷的时间相
差无几，且长度、速率、面内角的超调量均随目标

物质量的增加而微弱增加。

质量ｍＡ ＝１６００ｋｇ捕获平台利用不同的长

图 ６　捕获不同目标物后各状态量受控变化曲线

Ｆｉｇ．６　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓｕｎｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｐｔｕｒｅｄｄｅｂｒｉｓ

度系绳对质量 ｍｐ＝１００ｋｇ的目标物进行捕获时，
系统各状态量变化曲线如图７所示。与捕获平台
和目标物的质量变化相比，绳长变化对仿真初始

条件的影响更为明显，而对系统控制效果的影响

也更为剧烈。系统状态量的波峰／波谷都会随系
绳长度增加而更高／低，即在一定程度上系绳长度
越长，系统平稳性越好。

综合上述分析可以看出，相比 ＬＱＲ控制器繁
琐的调参工作，以及降维观测器设计中观测器矩

阵特征值复杂的选定工作，矩阵分解方法根据较

为理想的参考传递函数，直接设计出了控制效果

较为理想的控制器，省去了相应的调参工作。本

文设计的控制律能够有效解决捕获后系绳面内摆

动的抑制任务，过渡过程平稳，其状态量出现波峰

波谷的时间相近，大小变化不大，控制效果良好，

任务适应性强。因此，基于矩阵分解方法设计的

控制器能够有效地将空间系绳系统控制在期望的

稳定状态，同时设计简便，没有繁琐的调参环节。

图 ７　不同长度系绳完成捕获后各状态量受控变化曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓｕｎｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｎｇｔｈｏｆｔｅｔｈｅｒａｆｔｅｒｃａｐｔｕｒｅ

６　结　论

１）基于矩阵分解设计的控制律能够有效控

９０９
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制系绳展开非标称行为及捕获后面内扰动，超调

量较小，过渡过程平稳且调节时间相对较短；此

外，该控制律在模型质量参数存在大范围不确定

性的情况下同样具有较好的控制效果和抗干扰

能力。

２）本文设计的控制律相比于常见的 ＬＱＲ＋
降维观测器方法，具有更好的控制效果，且将闭合

特征方程设计为标准系数法中指定形式，其控制

效果可预期。此外，设计过程简单，避免了繁琐的

调参工作。

３）仿真表明，本文设计的控制律对于目标物
以及系绳质量（长度）大范围变化的系统同样适

用，故可以适用于一大类大质量捕获平台捕获小

质量目标物的系绳系统状态保持和摆动抑制的问

题，为利用空间系绳系统进行捕获的回稳控制提

供了有用参考。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＰＡＳＣＡＭ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｏｓｃｉｌｌａ

ｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＡｎａｌｙｓｉｓ，１９９７，３０（６）：３８６７３８７８．

［２］ＷＩＬＬＩＡＭＳＰ，ＷＡＴＡＮＡＢＥＴ，ＢＬＡＮＫＳＢＹＣ，ｅｔａｌ．Ｌｉｂｒａｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｔｅｔｈｅｒｓｕｓｉｎｇｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｆｏｒｃｅｓａｎｄｍｏｖ

ａｂｌｅａｔｔａｃｈｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍ

ｉｃｓ，２００４，２７（５）：８８２８９７．

［３］ＭＡＮＫＡＬＡＫＫ，ＡＧＲＡＷＡＬＳＫ．Ａｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｂａｓｅｄ

ｏｎｌｉｎｅａｒｉｎｆｉｎｉｔｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓｙｓｔｅｍｆｏｒｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇｏｆａ

ｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍ［Ｃ］∥ＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：９０３６８１８．

［４］ ＬＡＲＳＥＮＭ Ｂ，ＢＬＡＮＫＥＭ．Ｃｏｎｔｒｏｌｂｙｄａｍｐｉｎｇｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｅｌｅｃｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｔｅｔｈｅｒｓｙｓｔｅｍｉｎａｎｉｎｃｌｉｎｅｄｏｒｂｉｔ［Ｃ］∥Ａｍｅｒｉ

ｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００９：

４８２４４８２９．

［５］ＹＵＢＳ，ＪＩＮＤ，ＷＥＮＨ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｔｅｔｈ

ｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓｔｅｍｓｕｂｊｅｃｔｔｏｓｐａｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉｅｄ

ＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓａｎｄＭｅｃｈａｎｉｃｓ（ＥｎｇｌｉｓｈＥｄｉｔｉｏｎ），２０１６，３７（４）：

４８５５００．

［６］余本嵩．复杂太空环境下柔性绳系卫星动力学与控制［Ｄ］．

南京：南京航空航天大学，２０１１：９１９４．

ＹＵＢＳ．Ｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｉｎ

ｃｏｍｐｌｅｘｓｐａｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１１：９１９４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［７］庞兆君．绳系卫星状态保持阶段运动分析与控制［Ｄ］．南

京：南京航空航天大学，２０１５：３９４２．

ＰＡＮＧＺＪ．Ｍｏｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｉｒｃｏｎｔｒｏｌｓｏｆｔｅｔｈｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｓｙｓ

ｔｅｍｓｄｕｒｉｎｇｓｔａｔｉｏｎｋｅｅｐｉｎｇ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５：３９４２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］ＳＵＮＬ，ＺＨＡＯＧＷ，ＨＵＡＮＧＨ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｅｔｈ

ｅｒｅｄｓａｔｅｌｌｉｔｅｗｉｔｈｃｈｅｍｉｃａｌｐｒｏｐｕｌｓｉｏｎｉｎｏｒｂｉｔａｌｐｌａｎｅ［Ｊ］．

ＮｏｎｌｉｎｅａｒＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１３，７４（４）：１１１３１１３１．

［９］孙亮，赵国伟，黄海，等．面内轨道转移过程中的绳系系统摆

振特性研究［Ｊ］．航空学报，２０１２，３３（７）：１２４５１２５４．

ＳＵＮＬ，ＺＨＡＯＧＷ，ＨＵＡＮＧＨ，ｅｌａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌｉｂｒａｔｉｏｎａｌ

ａｎｄｖｉｂｒａｔｉｏｎａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｆｏｒｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍｓｄｕｒｉｎｇｏｒｂｉｔ

ａｌｔｒａｎｓｆｅｒｉｎｐｌａｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２０１２，３３（７）：１２４５１２５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］张帆，黄攀峰．空间绳系机器人抓捕非合作目标的质量特性

参数辨识［Ｊ］．宇航学报，２０１５，３６（６）：６３０６３９．

ＺＨＡＮＧＦ，ＨＵＡＮＧＰＦ．Ｉｎｅｒｔｉａｐａｒａｍｅｔｅｒｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｆｏｒａｎ

ｎｏｎｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｔａｒｇｅｔｃａｐｔｕｒｅｄｂｙａｓｐａｃｅｔｅｔｈｅｒｅｄｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，３６（６）：６３０６３９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］赵国伟，张兴民，唐斌，等．空间绳系拖拽系统摆动特性与平

稳控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（４）：６９４７０２．

ＺＨＡＯＧＷ，ＺＨＡＮＧＸＭ，ＴＡＮＧＢ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｐｅｎｄｕ

ｌｕｍｍｏｔｉｏｎｏｆｔｅｔｈｅｒｔｕｇｇｉｎｇｓｙｓｔｅｍａｎｄｉｔｓｓｔａｂｌｅｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１６，４２（４）：６９４７０２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］张宇靖，钟睿．基于非线性模型预测的绳系系统系绳摆振控

制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（１０）：２２００２２０７．

ＺＨＡＮＧＹＪ，ＺＨＯＮＧＲ．Ｔｅｔｈｅｒｓｗｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｅｔｈｅｒｓｙｓｔｅｍ

ｂａｓｅｄｏｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（１０）：

２２００２２０７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＬＯＲＥＮＺＩＮＩＥＣ．Ｅｒｒｏｒｔｏｌｅｒａｎｔｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｃａｔｃｈｉｎｇａｓｐａｃｅ

ｃｒａｆｔｗｉｔｈａｓｐｉｎｎｉｎｇｔｅｔｈｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎ

ｔｒｏｌ，２００４，１０（１０）：１４７３１４９１．

［１４］王班，易琳，郭吉丰，等．一种基于摆长反复小幅改变的面内

摆动抑制方法［Ｊ］．四川大学学报（工程科学版），２０１４，４６

（６）：１９１１９７．

ＷＡＮＧＢ，ＹＩＬ，ＧＵＯＪＦ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｎｐｌａｎｅｓｗｉｎｇｄａｍｐｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｐｅｎｄｕｌｕｍ ｌｅｎｇｔｈｃｈａｎｇｅｄｒｅｐｅａｔｅｄｌｙ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｉｃｈｕａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），

２０１４，４６（６）：１９１１９７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］李超，王长青，李爱军，等．基于标准系数法的空间系绳系统

状态保持稳定控制［Ｊ］．航天控制，２０１４，３２（２）：７３７７．

ＬＩＣ，ＷＡＮＧＣＱ，ＬＩＡＪ，ｅｔａｌ．Ｓｔａｂｉｌｉｔｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｔａｔｉｏｎ

ｋｅｅｐｉｎｇｐｈａｓｅｏｆｓｐａｃｅｔｅｔｈｅｒｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎｓｔａｎｄａｒｄｃｏｅｆｆｉ

ｃｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，２０１４，３２（２）：７３７７（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＢＡＮＧＨＡＭＭＥ，ＬＯＲＥＮＺＩＮＩＥＣ，ＶＥＳＴＡＬＬ．Ｔｅｔｈｅｒｔｒａｎｓ

ｐｏｒｔａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓｔｕｄｙ：ＮＡＳＡ／ＴＰ１９９８２０６９５９［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇ

ｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９９８．

［１７］ＣＨＥＮＹ，ＨＵＡＮＧＲ，ＲＥＮＸ，ｅｔａｌ．Ｈｉｓｔｏｒｙｏｆｔｈｅｔｅｔｈｅｒｃｏｎ

ｃｅｐｔａｎｄｔｅｔｈｅｒｍｉｓｓｉｏｎｓ：Ａｒｅｖｉｅｗ［Ｊ］．ＩＳＲＮＡｓｔｒｏｎｏｍｙａｎｄ

Ａｓｔｒｏｐｈｙｓｉｃｓ，２０１３，２０１３：５０２９７３．

［１８］ＡＳＨＩＤＡＨ，ＦＵＪＩＨＡＳＨＩＫ，ＩＮＡＧＡＷＡＳ，ｅｔａｌ．ＤｅｓｉｇｎｏｆＴｏ

ｋｙｏｔｅｃｈｎａｎｏｓａｔｅｌｌｉｔｅＣＵＴＥ１．７＋ＡＰＤⅡ ａｎｄｉｔｓｏｐｅｒａｔｉｏｎ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２０１０，６６（９）：１４１２１４２４．

［１９］ＷＥＮＨ，ＺＨＵＺＨ，ＪＩＮＤ，ｅｔａｌ．Ｓｐａｃｅｔｅｔｈｅｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｃｏｎ

ｔｒｏｌｗｉｔｈｅｘｐｌｉｃｉｔｔｅｎｓｉｏｎｃｏｎｓｔｒａｉｎｔａｎｄｓａｔｕｒａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１６，３９（４）：９１６

９２１．

［２０］ＷＩＬＬＩＡＭＳＰ，ＢＬＡＮＫＳＢＹ Ｃ，ＴＲＩＶＡＩＬＯ Ｐ，ｅｔａｌ．Ｉｎｐｌａｎｅ

ｐａｙｌｏａｄｃａｐｔｕｒｅｕｓｉｎｇｔｅｔｈｅｒｓ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ，２００５，５７

（１０）：７７２７８７．

［２１］ＫＲＵＩＪＦＦＭ，ＶＡＮＤＥＲＨＥＩＤＥＥ，ＯＣＫＥＬＳＷ，ｅｔａｌ．Ｆｉｒｓｔ

ｍｉｓｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｅＹＥＳ２ｔｅｔｈｅｒｅｄＳｐａｃｅＭａｉｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

０１９



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 王长青，等：基于矩阵分解的空间系绳系统不完全反馈控制

［Ｃ］∥ＡＩＡＡ／ＡＡＳＡｓｔｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＳｐｅｃｉａｌｉｓｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄ

Ｅｘｈｉｂｉｔ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００８：７３８５．

　作者简介：

　王长青　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：飞行

器控制与仿真、空间系绳系统动力学与控制等。

付立春　女，硕士研究生。主要研究方向：空间系绳系统动力

学与控制。

扎波罗特诺夫·尤里　男，俄罗斯正博士，教授，博士生导师。

主要研究方向：复杂飞行系统空间飞行动力学与控制、空间系

绳系统动力学与控制。

李爱军　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器

控制与仿真、空间系绳系统动力学与控制等。

Ｍａｔｒｉｘｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒｓｐａｃｅｔｅｔｈｅｒｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈ
ｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｓｔａｔｅｆｅｅｄｂａｃｋ

ＷＡＮＧＣｈａｎｇｑｉｎｇ１，２，，ＦＵＬｉｃｈｕｎ１，２，ＺＡＢＯＬＯＴＮＯＶＹｕｒｉｙ３，ＬＩＡｉｊｕｎ１，２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｈｉｎａＲｕｓｓｉａＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒｏｆＳｐａｃｅＴｅｔｈｅｒＳｙｓｔｅｍ，ＮｏｒｔｈｗｅｓｔｅｒｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００７２，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳａｍａｒａＮａｔｉｏｎａｌＲｅｓｅａｒｃｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓａｍａｒａ４４３０８６，Ｒｕｓｓｉａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｓｏｌｕｔｉｏｎｔｏｔｈｅｓｔａｇｅｏｆｓｔａｔｅｋｅｅｐｉｎｇａｆｔｅｒｔｅｔｈｅｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｏｒｓｔａｇｅｏｆｔｅｔｈｅｒｉｎｐｌａｎｅｍｏ
ｔｉｏｎｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎａｆｔｅｒｐａｙｌｏａｄｃａｐｔｕｒｅｗｉｔｈｓｐａｃｅｔｅｔｈｅｒｓｙｓｔｅｍ（ＳＴＳ）ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｓｔａｔｅｆｅｅｄｂａｃｋ
ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｉｓｂａｓｅｄｏｎｍａｔｒｉｘｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ．Ｆｅｅｄｂａｃｋｓｏｆｉｎｐｌａｎｅａｎｇｌｅａｎｄｉｔｓａｎｇｕｌａｒｖｅｌｏｃｉｔｙａｒｅ
ａｓｓｕｍｅｄｔｏｂｅａｂｓｅｎｔ．Ｔｅｎｓｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｓｕｒｐａｓｓｔｅｔｈｅｒｎｏｎｎｏｒｍａｌｂｅｈａｖｉｏｒａｆｔｅｒｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔ
ａｎｄｉｎｐｌａｎｅｓｗｉｎｇｉｎｐｌａｎｅａｆｔｅｒｐａｙｌｏａｄｔｏｍａｋｅｔｈｅｓｙｓｔｅｍｒｅｔｕｒｎｔｏｓｔａｂｌｅｓｔａｔｅ．Ｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｏｆｌｉｎｅａｒｑｕａｄｒａｔｉｃｒｅｇｕｌａｔｏｒ（ＬＱＲ）＋ｒｅｄｕｃｅｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｂｓｅｒｖｅｒｉｓａｌｓｏｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｆｏｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ
ｗｉｔｈｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ．Ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｓｖａｌｉｄａｔｅｄｗｉｔｈｐｅｒｔｕｒｂｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．
Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓｂｅｔｔｅｒｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｏｖｅｒｓｈｏｏｔａｎｄ
ｓｅｔｔｌｉｎｇｔｉｍｅｔｈａｎＬＱＲ＋ｒｅｄｕｃｅｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｂｓｅｒｖｅｒｍｅｔｈｏｄ．Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｅｒｒｏｒｏｆｔｅｔｈｅｒａｎｄｉｎｐｌａｎｅｐｅｒｔｕｒ
ｂａｔｉｏｎａｒｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｈａｓｔｈｅａｄｖａｎｔａｇｅｓｏｆ
ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｉｍｐｌｉｃｉｔｙ，ｇｏｏｄｃｏｎｔｒｏｌｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓ，ａｎｄｎｏｐａｒａｍｅｔｅｒａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｉｎｄｅｓｉｇｎｐｒｏｃｅｓｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐａｃｅｔｅｔｈｅｒｓｙｓｔｅｍ（ＳＴＳ）；ｃａｐｔｕｒｅ；ｍａｔｒｉｘｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ；ｉｎｃｏｍｐｌｅｔｅｓｔａｔｅｆｅｅｄｂａｃｋ；ｓｔａ
ｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９０７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２１２１０：０９
ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１１．０９１６．００１．ｈｔｍｌ
Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（３１０２０１７ＪＣ０６００２）；ＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍ

（２０１７ＫＷＺＤ０４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｃｑ＠ｎｗｐｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于状态量扩维的旋转式捷联惯导系统精对准方法

叶文１，２，，翟风光２，蔡晨光１，李建利２

（１．中国计量科学研究院 力学与声学计量科学研究所，北京 １０００１３；

２．北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　摘　 要：初始对准是旋转式捷联惯导系统（ＳＩＮＳ）的关键技术之一。传统旋转式捷联
惯导精对准方法多采用 １０维模型，该模型的精对准精度不能满足导航精度要求。针对此问
题，提出了一种基于状态量扩维的旋转式捷联惯导系统精对准方法。首先，将陀螺和加速度计

标度因数误差、安装误差扩展为状态变量，建立了 ２８维的精对准模型；然后，对旋转过程中各
状态量的可观测度进行分析，根据分析结果将模型优化为１３维；最后，采用卡尔曼滤波实现了
旋转式捷联惯导系统的精对准。仿真结果表明，与传统初始对准方法相比，该方法能有效提高

姿态对准精度，并估计出更多陀螺误差项。

关 键 词：旋转式捷联惯导系统（ＳＩＮＳ）；初始对准；可观测性；卡尔曼滤波；精对准
中图分类号：Ｖ２４３．５
文献标识码：Ａ 文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９１２０７

旋转式捷联惯导系统（ＳｔｒａｐｄｏｗｎＩｎｅｒｔｉａｌＮａｖ
ｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＳＩＮＳ）在不使用外部信息的前提
下，利用转位机构带动惯性测量单元（Ｉｎｅｒｔｉａｌ
ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ，ＩＭＵ）以一定的旋转方案转动，
将陀螺和加速度计的常值误差调制成周期性变化

的形式，从而实现惯性器件误差的自动补偿，提高

系统长时间导航性能
［１４］
。但是，旋转调制无法

抑制初始对准误差对导航精度的影响。而初始对

准是惯性导航的关键技术之一，其精度直接决定

了系统导航精度
［５］
。因此，对旋转式捷联惯导系

统初始对准的研究显得尤为重要。

现有旋转式捷联惯导系统静基座精对准多采

用传统捷联惯导系统的对准方法，文献［６８］在旋
转过程中利用卡尔曼滤波进一步估计系统初始姿

态，但未分析旋转过程中系统各状态量可观测度

变化；文献［９１２］建立滤波模型后，分析了转动过
程中各状态量可观测度变化，但是状态模型仍采

用静基座精对准模型，未分析旋转过程陀螺和加

速度计标度因数误差、安装误差是否可观测。

旋转式捷联惯导系统通过周期性旋转改变了

系统状态变量的可观测性
［１３１４］

，而现有旋转式捷联

惯导系统对准模型多采用静态 １０维对准模型，未
对旋转过程中陀螺和加速度计的标度因数误差、安

装误差的可观测性进行分析，便将其从状态变量中

剔除，导致滤波模型不精确，进而影响了姿态对准

精度。针对此问题，本文提出了一种基于状态量扩

维的旋转式捷联惯导系统精对准方法。首先，建立

２８维精对准模型；然后，通过可观测度分析优化精
对准模型；最后，通过仿真试验验证了该方法的有

效性。

１　扩维的精对准模型

静基座下载体的位置是已知的，不考虑载体位

置变化，建立静基座初始对准的状态方程为

Ｘ
·

＝ＡＸ＋ＢＷ （１）

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905008&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第５期 叶文，等：基于状态量扩维的旋转式捷联惯导系统精对准方法

式中：Ｘ为状态向量；Ａ为状态转移矩阵；Ｂ为系统
噪声扰动矩阵；Ｗ为零均值高斯白噪声。

传统旋转调制精对准模型中，状态变量 Ｘ为
１０维，包括水平速度误差、失准角误差、水平加速
度计常值零偏、三轴陀螺常值漂移，如下：

Ｘ＝［δＶＥ　δＶＮ　φＥ　φＮ　φＵ

Δ
ｘ

Δ

ｙ

　　　εｘ　εｙ　εｚ］
Ｔ

（２）
式中：δＶＥ、δＶＮ为水平速度误差；φＥ、φＮ、φＵ为失准

角；εｘ、εｙ、εｚ为陀螺常值漂移；

Δ

ｘ、

Δ

ｙ为水平加速

度计常值零偏。

状态转移矩阵和系统噪声扰动矩阵为

Ａ＝
Ａ１ Ａ２
０５×５ ０５×

[ ]
５

Ｂ＝
Ａ２
０５×

[ ]










５

（３）

式中：

Ａ１ ＝

０ ２ωｉｅｓｉｎＬ ０ －ｇ ０

－２ωｉｅｓｉｎＬ ０ ｇ ０ ０

０ ０ ０ ωｉｅｓｉｎＬ －ωｉｅｃｏｓＬ

０ ０ －ωｉｅｓｉｎＬ ０ ０

０ ０ ωｉｅｃｏｓＬ

















０ ０

（４）

Ａ２ ＝

Ｃ１１ Ｃ１２ ０ ０ ０
Ｃ２１ Ｃ２２ ０ ０ ０
０ ０ Ｃ１１ Ｃ１２ Ｃ１３
０ ０ Ｃ２１ Ｃ２２ Ｃ２３
０ ０ Ｃ３１ Ｃ３２ Ｃ

















３３

（５）

其中：ωｉｅ为地球自转角速率；Ｌ为当地纬度；ｇ为重

力加速度；Ｃｉｊ（ｉ，ｊ＝１，２，３）为姿态矩阵 Ｃ
ｎ
ｂ中元素。

选取２个水平速度误差δＶＥ、δＶＮ作为观测量，
静基座下载体位置未发生变化，外观测量为零。量

测方程为

Ｚ＝ＨＸ＋Ｖ （６）

式中：Ｈ＝［Ｉ２×２ ０２×８］；Ｚ为系统量测向量；Ｖ为

量测噪声向量。

陀螺和加速度计的测量误差是影响系统精度

的主要因素，因此必须对其进行精确建模。但传统

的旋转式捷联惯导系统静基座对准模型为 １０维，
陀螺和加速度计的标度因数误差以及安装误差可

通过标定获得，但是标定补偿后仍然会存留残余误

差，因此１０阶系统误差模型不能满足导航系统的
需求。基于上述思想，在传统 １０维的对准模型基
础上，将陀螺和加速度计的标度因数误差和安装误

差扩展为状态变量，建立旋转式捷联惯导系统的

２８维精对准模型。
陀螺的误差模型为

δωｇｘ ＝δＫｇｘωｘ＋Ｅｇｘｙωｙ＋Ｅｇｘｚωｚ＋εｘ
δωｇｙ ＝δＫｇｙωｙ＋Ｅｇｙｘωｘ＋Ｅｇｙｚωｚ＋εｙ
δωｇｚ ＝δＫｇｚωｚ＋Ｅｇｚｘωｘ＋Ｅｇｚｙωｙ＋ε

{
ｚ

（７）

式中：δωｇｘ、δωｇｙ、δωｇｚ为陀螺输出误差；ωｘ、ωｙ、ωｚ为
陀螺输入；δＫｇｘ、δＫｇｙ、δＫｇｚ为陀螺标度因数误差；
Ｅｇｘｙ、Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｘ、Ｅｇｙｚ、Ｅｇｚｘ、Ｅｇｚｙ为陀螺安装误差。

将式（７）表示成矩阵形式为
δωｇ ＝［δＫｇ＋Ｅｇ］ω＋ε （８）
式中：

δＫｇ＝ｄｉａｇ［δＫｇｘ δＫｇｙ δＫｇｚ］
ε＝［εｘ εｙ εｚ］Ｔ

Ｅｇ＝
０ Ｅｇｘｙ Ｅｇｘｚ
Ｅｇｙｘ ０ Ｅｇｙｚ
Ｅｇｚｘ Ｅｇｚｙ









０

加速度计的误差模型为

δｆａｘ ＝δＫａｘｆｘ＋Ｅａｘｙｆｙ＋Ｅａｘｚｆｚ＋

Δ

ｘ

δｆａｙ ＝δＫａｙｆｙ＋Ｅａｙｘｆｘ＋Ｅａｙｚｆｚ＋

Δ

ｙ

δｆａｚ ＝δＫａｚｆｚ＋Ｅａｚｘｆｘ＋Ｅａｚｙｆｙ＋

Δ{
ｚ

（９）

式中：δｆａｘ、δｆａｙ、δｆａｚ为加速度计输出误差；ｆｘ、ｆｙ、ｆｚ为
加速度计输入；δＫａｘ、δＫａｙ、δＫａｚ为加速度计标度因
数误差；Ｅａｘｙ、Ｅａｘｚ、Ｅａｙｘ、Ｅａｙｚ、Ｅａｚｘ、Ｅａｚｙ为加速度计安
装误差。

将式（９）表示成矩阵形式为
δｆ＝［δＫａ＋Ｅａ］ｆ＋

Δ

（１０）
式中：

δＫａ＝ｄｉａｇ［δＫａｘ δＫａｙ δＫａｚ］Δ

＝［

Δ

ｘ

Δ

ｙ

Δ

ｚ］
Ｔ

Ｅａ＝
０ Ｅａｘｙ Ｅａｘｚ
Ｅａｙｘ ０ Ｅａｙｚ
Ｅａｚｘ Ｅａｚｙ









０

扩充后的系统状态变量为

Ｘ′＝［δＶＥ　δＶＮ　φＥ　φＮ　φＵ

Δ

ｘ

Δ

ｙ　εｘ　εｙ
　　εｚ　δＫｇｘ　δＫｇｙ　δＫｇｚ　Ｅｇｘｙ　Ｅｇｘｚ　Ｅｇｙｘ　Ｅｇｙｚ
　　Ｅｇｚｘ　Ｅｇｚｙ　δＫａｘ　δＫａｙ　δＫａｚ　Ｅａｘｙ　Ｅａｘｚ　Ｅａｙｘ
　　Ｅａｙｚ　Ｅａｚｘ　Ｅａｚｙ］

Ｔ
（１１）

Ａ阵发生变化，如下：

Ａ′＝
Ａ１ Ａ２ Ａ３ Ａ４
０２３×５ ０２３×５ ０２３×９ ０２３×[ ]

９

（１２）
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Ａ３ ＝

０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
Ｃ１１ωｘ Ｃ１２ωｙ Ｃ１３ωｚ Ｃ１１ωｙ Ｃ１１ωｚ Ｃ１２ωｘ Ｃ１２ωｚ Ｃ１３ωｘ Ｃ１３ωｙ
Ｃ２１ωｘ Ｃ２２ωｙ Ｃ２３ωｚ Ｃ２１ωｙ Ｃ２１ωｚ Ｃ２２ωｘ Ｃ２２ωｚ Ｃ２３ωｘ Ｃ２３ωｙ
Ｃ３１ωｘ Ｃ３２ωｙ Ｃ３３ωｚ Ｃ３１ωｙ Ｃ３１ωｚ Ｃ３２ωｘ Ｃ３２ωｚ Ｃ３３ωｘ Ｃ３３ω
















ｙ

（１３）

Ａ４ ＝

Ｃ１１ｆｘ Ｃ１２ｆｙ Ｃ１３ｆｚ Ｃ１１ｆｙ Ｃ１１ｆｚ Ｃ１２ｆｘ Ｃ１２ｆｚ Ｃ１３ｆｘ Ｃ１３ｆｙ
Ｃ２１ｆｘ Ｃ２２ｆｙ Ｃ２３ｆｚ Ｃ２１ｆｙ Ｃ２１ｆｚ Ｃ２２ｆｘ Ｃ２２ｆｚ Ｃ２３ｆｘ Ｃ２３ｆｙ
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０
０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０















０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

（１４）

　　系统量测量不变，量测矩阵 Ｈ变为

Ｈ′＝［Ｉ２×２ ０２×２６］ （１５）

在旋转式捷联惯导系统 ２８维的精对准模型
中，各状态变量在转动的过程并不是完全可观测

的，因此利用系统可观测度分析理论对各状态变

量可观测度进行分析。

２　系统可观测度分析

旋转式捷联惯导系统的航向角由于旋转不断

发生变化，此时系统是时变的，因而可用分段线性

定常系统（ＰｉｅｃｅＷｉｓｅＣｏｎｓｔａｎｔＳｙｓｔｅｍ，ＰＷＣＳ）来
分析旋转过程中的可观测性，判断各状态变量是

否可观测。

由于系统的可观测性与激励无关，为简化分

析，只研究齐次系统的可观测性。系统状态方程

和量测方程离散化后对应的齐次方程为

Ｘ（ｋ＋１）＝ＦｊＸ（ｋ）

Ｚ（ｋ）＝ＨｊＸ（ｋ
{

）
（１６）

式中：Ｆｊ＝Ｉ＋ＴＦｊ－１＋
Ｔ２

２！
Ｆ２ｊ－１＋

Ｔ３

３！
Ｆ３ｊ－１＋…，Ｔ为滤

波周期；Ｈｊ不变，值与 Ｈ等；ｊ表示第 ｊ个时间段。
系统总体可观测性矩阵（ＴｏｔａｌＯｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ

Ｍａｔｒｉｘ，ＴＯＭ）为

Ｑ（ｒ）＝

Ｑ１

Ｑ２Ｆ
ｎ－１
１



ＱｒＦ
ｎ－１
ｒ－１Ｆ

ｎ－２
ｒ－２…Ｆ

ｎ－１

















１

Ｔ

（１７）

式中：ＱＴｊ＝［（Ｈｊ）
Ｔ
（ＨｊＦｊ）

Ｔ
… （ＨｊＦ

ｎ－１
ｊ ）

Ｔ
］为

第 ｊ个时间段内的可观测矩阵。系统的提取可观
测性矩阵（ＳｔｒｉｐｐｅｄＯｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙＭａｔｒｉｘ，ＳＯＭ）为

Ｑｓ（ｒ）＝［Ｑ１ Ｑ２ … Ｑｒ］Ｔ （１８）

由文献［１５］可知，可用 Ｑｓ（ｒ）代替 Ｑ（ｒ）进行

系统可观测性分析。

ＰＷＣＳ只能定性分析状态变量能否被观测，
无法确定某一状态变量在不同时间段内的可观测

程度。因此 ＰＷＣＳ在可观测性分析基础上，进行
基于奇异值的系统可观测度分析，求出奇异值大

小，从而确定各状态变量的可观测度。下面利用

奇异值分解对系统的可观测度进行分析。

将矩阵 Ｑｓ（ｒ）进行奇异值分解，可得

Ｑｓ（ｒ）＝Ｕ
Ｓ

０（ｍ－ｒ）
[ ]

×ｒ

ＶＴ （１９）

式中：Ｕ＝［ｕ１　ｕ２　…　ｕｍ］；Ｖ＝［ｖ１　ｖ２　…　ｖｍ］；

Ｓ＝ｄｉａｇ（σ１ σ２ … σｒ），σｊ（σ１≥σ２≥…≥

σｒ＞０）为 Ｑｓ的奇异值。
由 Ｚ＝Ｑｓ（ｒ）Ｘ０可得

Ｚ＝∑
ｒ

ｉ＝１
σｉ（ｖ

Ｔ
ｉＸ０）ｕｉ （２０）

Ｘ０ ＝∑
ｒ

ｉ＝１

ｕＴｉＺｖｉ
σｉ

（２１）

式中：Ｚ为量测量；Ｘ０为系统初始状态。
如果观测量具有常值范数，那么初始状态值

可以形成一个椭球，其方程为

Ｚ ２ ＝∑
ｒ

ｉ＝１
（σｉ（ｖ

Ｔ
ｉＸ０）ｕｉ）

２
（２２）

取 αｉ＝１／σｉ，则式（２２）可表示为

Ｚ ２ ＝∑
ｒ

ｉ＝１

（ｖＴｉＸ０）ｕｉ
α( )
ｉ

２

（２３）

式中：αｉ为椭球的主轴长度。可知奇异值越大，αｉ
越小，椭球体积越小，对初始状态的估计程度越高。

第 ｉ个状态变量对应的可观测度 ηｉ可表示为

ηｉ ＝
σｉ
σ０

（２４）

式中：σｉ为 ｕ
Ｔ
ｉＺｖｉ／σｉ取最大值时对应的奇异值；

σ０为外观测量对应的奇异值。
本文采用单轴方位连续旋转调制系统，其转
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速为６（°）／ｓ，航向角变化步长为６０°，分析其静止
时间段（０～１０ｓ）和转动过程（第一时间段：１０～
２０ｓ；第二时间段：２０～３０ｓ）中各状态变量可观测
性变化，其中的各状态变量对应奇异值变化如

表１所示。
由表１可知，静止状态下陀螺和加速度计的

标度因数误差、安装误差奇异值较小，可观测度

低，故传统１０维模型中不考虑陀螺和加速度计的
标度因数误差、安装误差。在旋转过程中，陀螺和

加速度计标度因数误差、安装误差奇异值增大，可

观测度变大，尤其是陀螺的标度因数误差 δＫｇｘ和
安装误差 Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｚ３个状态变量对应的奇异值大
小有了明显改善，其中 δＫｇｘ对应的奇异值从静止

时间段的 ７．５１×１０－３９提高到 ２．１５×１０－３，Ｅｇｘｚ、

Ｅｇｙｚ对应的奇异值从静止时间段的 ６．４５×１０
－３４
、

１．４４×１０－３１提高到第二时间段的 ２．７０。可知，旋

转过程中 δＫｇｘ、Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｚ可估计程度得到了显著
提高。

表 １　各状态量对应的奇异值变化

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｎｇｕｌａｒｖａｌｕｅｃｈａｎｇｅｏｆｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓ

状态量
奇异值

静止时间段 第一时间段 第二时间段

δＶＥ １ １．４１ ３．１６

δＶＮ １ １．４１ ３．１６

φＥ １３．８９ １７．８２ ３８．９６

φＮ １３．８９ １７．８２ ３８．９６

φＵ １．７０×１０－２５ ８．１９×１０－４ １．９５×１０－３

Δ

ｘ ３．８６×１０－４５ ８．３１ ２０．３５

Δ

ｙ ３．２２×１０－２７ ８．３１ ２０．３５

εｘ ９．８０ １４．０７ ３１．１２

εｙ ９．８０ １４．０７ ３１．１２

εｚ ５．４７×１０－４ ９．２０×１０－４ ２．１５×１０－３

δＫｇｘ ７．５１×１０－３９ ５．１０×１０－４ ２．１５×１０－３

δＫｇｙ ３．８５×１０－２８ １．７８×１０－１５ ８．３０×１０－４

δＫｇｚ ２．８１×１０－４１ １．７８×１０－１５ ３．２６×１０－５

Ｅｇｘｙ １．８１×１０－８４ １．７８×１０－１５ １．１０×１０－４

Ｅｇｘｚ ６．４５×１０－３４ １．７８×１０－１５ ２．７０
Ｅｇｙｘ ９．９３×１０－４１ １．７８×１０－１５ １．０１×１０－８

Ｅｇｙｚ １．４４×１０－３１ １．７８×１０－１５ ２．７０
Ｅｇｚｘ ７．１６×１０－５３ ３．７１×１０－８ ５．１９×１０－８

Ｅｇｚｙ １．９０×１０－３８ １．７８×１０－１５ ６．５０×１０－８

δＫａｘ ３．３５×１０－４８ １．７８×１０－１５ ３．２６×１０－５

δＫａｙ ７．５２×１０－４５ １．７８×１０－１５ ７．９０×１０－４

δＫａｚ １．１０×１０－４８ １．７８×１０－１５ ５．１９×１０－８

Ｅａｘｙ ３．０９×１０－５２ １．７８×１０－１５ ３．８１×１０－１５

Ｅａｘｚ １．３１×１０－２４ １．７８×１０－１５ ３．８１×１０－１５

Ｅａｙｘ ８．６２×１０－４６ １．７８×１０－１５ ３．８１×１０－１５

Ｅａｙｚ １．８１×１０－４５ １．７８×１０－１５ ８．９６×１０－１６

Ｅａｚｘ ６．０９×１０－５７ １．７８×１０－１５ ３．６９×１０－８

Ｅａｚｙ ２．９７×１０－５８ １．２５×１０－１５ ６．２９×１０－１０

３　改进的１３维精对准模型

由于不可观测的状态变量对系统精度影响较

小，因此根据系统各状态变量可观测度分析结果，

去掉２８位精对准模型中不可观测的状态变量，包
括加速度计安装误差、标度因数误差以及陀螺的

标度因数误差中的 δＫｇｙ、δＫｇｚ和安装误差中的
Ｅｇｘｙ、Ｅｇｙｘ、Ｅｇｚｘ、Ｅｇｚｙ，保留陀螺的误差项 δＫｇｘ、Ｅｇｘｚ、
Ｅｇｙｚ。此时系统状态变量变为１３维，如下：
Ｘ″＝［δＶＥ　δＶＮ　φＥ　φＮ　φＵ　

Δ

ｘ　

Δ

ｙ　εｘ
　　εｙ　εｚ　δＫｇｘ　Ｅｇｘｚ　Ｅｇｙｚ］

Ｔ
（２５）

此时矩阵 Ａ阵变为如下形式：

Ａ″＝
Ａ１ Ａ２ Ａ５
０８×５ ０８×５ ０８×

[ ]
３

（２６）

Ａ５ ＝

０ ０ ０

０ ０ ０

Ｃ１１ωｘ Ｃ１１ωｚ Ｃ１２ωｚ
Ｃ２１ωｘ Ｃ２１ωｚ Ｃ２２ωｚ
Ｃ３１ωｘ Ｃ３１ωｚ Ｃ３２ω


















ｚ

（２７）

系统量测量保持不变，量测矩阵 Ｈ发生变
化，如下：

Ｈ″＝［Ｉ２×２ ０２×１１］ （２８）

４　仿真试验

仿真条件设置如下：状态变量 Ｘ的初始值均
为零，陀螺常值漂移为 ０．２（°）／ｈ，随机漂移为
０．０４（°）／ｈ；加速度计常值零偏为 １００μｇ，随机零
偏为２５μｇ；陀螺的标度因数误差为１００ｐｐｍ（ｐｐｍ
为百万分之一，是惯导标度因数的通用表示方

法），安装误差均为１×１０－５（°）；速度测量误差为
０．０１ｍ／ｓ；初始姿态为零；初始失准角 φＥ、φＮ、φＵ
分别为０．１°、０．１°、０．５°；地理纬度为 ４０°，经度为
１１６°。协方差阵初始值 Ｐ（０）、系统噪声阵 ｑ、量
测噪声阵 Ｒ初始值如下：Ｐ（０）＝ｄｉａｇ｛（０．０１ｍ／
ｓ）２，（０．０１ｍ／ｓ）２，（０．１°）２，（０．１°）２，（０．５°）２，
（１００μｇ）２，（１００μｇ）２，（０．２（°）／ｈ）２，（０．２（°）／
ｈ）２，（０．２（°）／ｈ）２，（１×１０－４）２，（１×１０－５）２，
（１×１０－５）２｝，ｑ＝ｄｉａｇ｛（２５μｇ）２，（２５μｇ）２，
（０．０４（°）／ｈ）２，（０．０４（°）／ｈ）２，（０．０４（°）／ｈ）２｝，Ｒ＝
ｄｉａｇ｛（０．０１ｍ／ｓ）２，（０．０１ｍ／ｓ）２｝。

仿真试验结果如图 １所示。可以看出，本文
方法提高了航向角的收敛速度。统计 ５００ｓ以后
载体姿态的均方根误差（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，
ＲＭＳＥ），如表２所示。
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从表２可以看出，本文方法得到的航向角误
差为 ０．０２２４°，而传统方法得到航向角误差为
０．０３１４°，精度提高了约 ２９％。且俯仰角和横滚
角估计精度也有小幅提升。

从图２可以看出，本文方法估计出的水平陀
螺常值漂移分别为０．１９（°）／ｈ、０．２０（°）／ｈ，而同样

图 １ 姿态角误差估计

Ｆｉｇ．１　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｅｒｒｏｒｓ

表 ２ 初始对准的姿态角误差

Ｔａｂｌｅ２ Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓｏｆｉｎｉｔｉａｌａｌｉｇｎｍｅｎｔ（°）

方法 航向角误差 俯仰角误差 横滚角误差

传统方法 ０．０３１４ ０．００１７ ０．００１９

本文方法 ０．０２２４ ０．００１１ ０．００１２

图 ２　水平陀螺常值漂移估计

Ｆｉｇ．２　Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｇｙｒｏｓｃｏｐｅｃｏｎｓｔａｎｔｄｒｉｆｔ

条件下传统方法得到的水平陀螺常值漂移分别为

０．１７（°）／ｈ、０．１８（°）／ｈ，水平陀螺常值漂移的估
计精度得到提高，同时可以看出水平陀螺和天向

陀螺收敛速度加快。

从图３可以看出，本文方法的水平加速度计
常值零偏估计分别为８１μｇ、８７μｇ，而传统方法精
对准下分别为７１μｇ、７３μｇ，水平加速度计常值零
偏的估计精度有明显提高。

从图４可以看出，本文方法可估计出陀螺的
标度因数误差 δＫｇｘ和安装误差 Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｚ。仿真条
件设置的δＫｇｘ为１００ｐｐｍ，估计出的δＫｇｘ为１７８ｐｐｍ；

设置的 Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｚ为１×１０
－５
（°），估计出的 Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｚ

分别为８．０８×１０－６（°）、４．１１×１０－６（°）。

图 ３　水平加速度计常值零偏估计

Ｆｉｇ．３ Ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌａｃｃｅｌｅｒｏｍｅｔｅｒ

ｃｏｎｓｔａｎｔｎｕｌｌｂｉａｓ

图 ４　陀螺的 δＫｇｘ及 Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｚ估计

Ｆｉｇ．４　ＥｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆδＫｇｘ，ＥｇｘｚａｎｄＥｇｙｚｏｆｇｙｒｏｓｃｏｐｅ

６１９



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第５期 叶文，等：基于状态量扩维的旋转式捷联惯导系统精对准方法

５　结　论

１）考虑了陀螺和加速度计的标度因数误差、
安装误差，扩展为２８维的精对准模型。

２）对旋转过程各状态变量的可观测度变化
进行分析，将精对准模型优化为１３维。

３）仿真结果表明，与传统方法相比，本文方
法航向角对准精度提高了约 ２９％，且提高了水平
陀螺常值漂移、加速度计常值零偏估计，同时还可

估计出 δＫｇｘ及 Ｅｇｘｚ、Ｅｇｙｚ。
４）如何在系统绕双轴或者三轴旋转时进行

对准并进一步提高陀螺和加速度计的误差参数估

计精度将是今后的研究方向。
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２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｓｔｒｕｍｅｎｔａｔｉｏｎａｎｄＯｐｔｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｉｔｉａｌａｌｉｇｎｍｅｎｔｉｓａｋｅｙｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｒｏｔａｒｙｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＳＩＮＳ）．
Ｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇ１０ＤｍｏｄｅｌｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｒｏｔａｒｙＳＩＮＳｉｓｍｏｓｔｌｙｕｓｅｄｆｏｒｔｈｅｆｉｎｅａｌｉｇｎｍｅｎｔ，ｗｈｉｃｈｃａｎｎｏｔｍｅｅｔｔｈｅ
ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｎａｖｉｇａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ．Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｉｓｐｒｏｂｌｅｍ，ａｆｉｎｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒｏｔａｒｙＳＩＮＳｂａｓｅｄｏｎ
ａｕｇｍｅｎｔｅｄｓｔａｔｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ｓｃａｌｅｆａｃｔｏｒｅｒｒｏｒｓａｎｄｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓａｒｅｅｘｔｅｎｄｅｄｔｏｓｔａｔｅｖａｒｉａｂｌｅｓ，
ａｎｄａ２８Ｄｆｉｎｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄ，ｔｈｅｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙｏｆ２８Ｄｍｏｄｅｌｄｕｒｉｎｇｒｏｔａｔｉｏｎｉｓａｎａ
ｌｙｚｅｄ．Ｔｈｉｒｄ，ａ１３Ｄａｌｉｇｎｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，Ｋａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒｉｓｕｓｅｄ
ｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｆｉｎｅａｌｉｇｎｍｅｎｔｏｆｒｏｔａｒｙＳＩＮＳ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｅｆｆｅｃ
ｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅａｌｉｇｎｍｅｎｔａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｅｓｔｉｍａｔｅｍｏｒｅｇｙｒｏｓｃｏｐｅｅｒｒｏｒｔｅｒｍｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｒａ
ｄｉｔｉｏｎａｌｉｎｉｔｉａｌａｌｉｇｎｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｏｔａｒｙｓｔｒａｐｄｏｗｎｉｎｅｒｔｉａｌｎａｖｉｇａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ（ＳＩＮＳ）；ｉｎｉｔｉａｌａｌｉｇｎｍｅｎｔ；ｏｂｓｅｒｖａｂｉｌｉｔｙ；Ｋａｌｍａｎ
ｆｉｌｔｅｒ；ｆｉｎｅａｌｉｇｎｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０９１３：５３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０８．０９０９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＦ０２０５００３）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４２１０６３，

６１７２２１０３，６１５７１０３０，５１６０５４６１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｎｙｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于无关变量分离的 ＥＦＳＭ测试数据进化生成
潘雄，郝帅，苑政国，宋凝芳

（北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：扩展有限状态机（ＥＦＳＭ）相比于有限状态机（ＦＳＭ）能够更加精确地刻画系
统的动态行为，因而广泛作为各种控制流与数据流系统的测试模型。在 ＥＦＳＭ模型的测试中，
使用搜索的方法获得触发目标测试路径的测试数据是近年来的一个研究热点。为进一步提高

搜索效率，在遗传算法（ＧＡ）的基础上提出一种自动分离测试路径中无关输入变量的方法，该
方法通过分析模型中变量与迁移间的关系，判定不影响子路径中谓词条件的无关输入变量，进

而从个体中将其分离以实现搜索空间的自动缩减，提升测试数据生成效率。对几种具有不同

复杂度的基准 ＥＦＳＭ模型进行实验后的结果表明，该方法生成有效测试数据的成功率均达到
９８．２％以上，且与未分离输入变量的遗传算法相比，所需平均迭代次数减少 ４４．７％ ～８５．９％，
平均运行时间减少２４．１％ ～８５．５％。

关　键　词：软件测试；扩展有限状态机（ＥＦＳＭ）；测试数据生成；遗传算法（ＧＡ）；空间
缩减；无关变量分离

中图分类号：ＴＰ３１１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９１９１１

　　软件测试对于保证软件质量具有关键作用。
模型是软件系统的一种抽象描述，基于模型的测

试（ＭｏｄｅｌＢａｓｅｄＴｅｓｔｉｎｇ，ＭＢＴ）是采用形式化的方
法判定软件错误所在，从而确保待测软件的正确

性与可靠性
［１］
。由于 ＭＢＴ并不针对某一程序代

码本身，因而广泛用于软件生命周期早期阶段的

产品测试，尤其适合于航空航天软件等安全悠关

系统的前期评估，是软件测试领域重要的研究方

向之一。

在 ＭＢＴ中，扩展有限状态机（ＥｘｔｅｎｄｅｄＦｉｎｉｔｅ
ＳｔａｔｅＭａｃｈｉｎｅ，ＥＦＳＭ）与有限状态机（ＦｉｎｉｔｅＳｔａｔｅ
Ｍａｃｈｉｎｅ，ＦＳＭ）是２种最为通用的测试模型，其中
ＥＦＳＭ一直被作为 ＳＤＬ、ＵＭＬ、Ｓｉｍｕｌｉｎｋ等建模语
言的底层行为模型使用，它是在 ＦＳＭ的基础上引
入了变量、操作以及状态迁移的谓词条件，因而相

比于 ＦＳＭ更加适合于描述诸如嵌入式及通信协

议软件等复杂应用系统
［２］
。目前基于 ＥＦＳＭ模型

的测试主要存在以下两方面的挑战：一是如何生

成可执行的测试路径；二是路径对应的测试数据

的生成。本文主要对第二方面的问题进行了

研究。

近年来，随着基于搜索的软件测试技术不断

发展，启发式算法在自动生成测试数据中的应用

获得了很大进展，这些方法中以对遗传算法

（ＧＡ）的研究最为广泛。如文献［３４］通过基本
遗传算法来选取 ＥＦＳＭ 模型的测试数据。文
献［５］为提高测试数据生成效率，在基本遗传算
法中增加了局部搜索方法用以加快算法收敛速

度。文献［６］在计算个体适应度过程中，充分考
虑了分支距离和个体未覆盖条件的比率，提高了

搜索的成功率。除遗传算法外，一些其他方法也

被用于测试数据的自动生成
［７９］
。在组合优化问

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905009&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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题中，搜索空间的大小往往决定了问题的复杂程

度，搜索空间越大，找到目标解的时间开销就越

大，上述算法都是在输入变量的全空间内寻找测

试数据，因而搜索效率有待进一步提高。

对此，文献［１０］提出一种变量的动态域削减
方法，该方法通过分支谓词动态减小变量取值范

围，缩减了搜索区间。文献［１１］则通过削减区间
和分段梯度下降方法来获取 ＥＦＳＭ模型的测试数
据，在无法得到确定解时，这种方法也可为人工选

取测试数据提供一个较小的输入变量取值范围。

与上述减小变量取值区间的方法不同，文献［１２］
提出，若待测程序对应控制流图中某一输入变量

的变化将不影响未来路径的方向，则可以固定该

变量的取值，从而通过减少变量的个数减小搜索

空间。文献［１３］则从理论与实验两方面验证了
不相关变量的减少可以有效提高爬山算法及遗传

算法的搜索效率。文献［１４］在这些研究的基础
上指出，可以通过分离与部分输入变量相关的子

路径，并固定被穿越子路径的变量取值以达到减

小搜索空间的目的，但并未实现可分路径的自动

判定及分离方法。文献［１５］通过分析变量与待
测程序节点及测试路径的关系给出了可分路径的

判断与分离算法，但该方法在判定变量间的依赖

关系时，未区分程序节点的前后顺序，只要变量间

存在赋值关系便判定为具有依赖关系，且只给出

了将可分路径分为两部分的算法，通用性有待

提高。

总结以上研究可以发现，现有的搜索空间缩

减方法自动化程度较低，且大多针对程序语言，而

对 ＥＦＳＭ模型的研究较少。实际上在 ＥＦＳＭ测试
数据搜索过程中，只要输入变量对测试路径未来

迁移的谓词条件无影响时，便可以固定该变量的

取值，并将其从变量集合中分离出去。因此，减小

ＥＦＳＭ测试数据的搜索空间需要解决的主要问
题有：

１）如何判定输入变量与谓词条件是否有依
赖关系。

２）存在无关输入变量时，怎样分离该变量。
本文从变量的角度出发，通过分析 ＥＦＳＭ中

变量与状态迁移的依赖关系，研究测试数据生成

中无关输入变量的判定与分离方法，从而减小遗

传算法搜索空间，提高 ＥＦＳＭ测试数据生成效率。

１　ＥＦＳＭ模型及问题建模
１．１　ＥＦＳＭ 模型

扩展有限状态机 Ｍ由一个六元组构成，表示

为 Ｍ＝（Ｓ，Ｓ０，Ｉ，Ｏ，Ｔ，Ｖ），其中 Ｓ为该 ＥＦＳＭ的状
态集合，Ｓ不能为空，Ｓ０为初始状态，Ｉ为输入消
息集合，Ｏ为非空的输出消息集合，Ｔ为状态迁移
集合，Ｖ为变量的集合。集合 Ｔ中的每一个元素 ｔ
由五元组（Ｓｓｔａｒｔ，ｉ，ｇ，φ，Ｓｅｎｄ）组成，其中 Ｓｓｔａｒｔ为迁
移 ｔ的出发状态，ｉ∈Ｉ为 ｔ的输入消息，ｇ为迁移 ｔ
执行的谓词条件，φ则由变量的赋值语句或输出
语句组合而成，Ｓｅｎｄ为状态迁移 ｔ的到达状态。
ＥＦＳＭ中的变量 Ｖ由三元组（Ｉｖ，Ｃｖ，Ｏｖ）构成，其
中 Ｉｖ为输入变量集合，Ｏｖ为输出变量集合，Ｃｖ为
环境变量集合，输入变量的取值可以人为进行控

制，而输出变量和环境变量则不受测试人员控制，

它们的取值由迁移中的相应操作来决定。ＥＦＳＭ
模型中的测试路径（ＴｅｓｔＰａｔｈ，ＴＰ）定义为一个迁
移序列，即 ＬＴＰ＝［ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ］，其中｛ｔ１，ｔ２，…，
ｔｎ｝Ｔ，ＬＴＰ对应的谓词条件序列 ＬＧＰ＝［ｇ１，ｇ２，…，
ｇｎ］，若 ｔｋ为路径 ＬＴＰ中的状态迁移，ｇｋ为 ｔｋ中的
谓词条件则分别表示为 ｔｋ→ＬＴＰ，ｇｋ→ＬＧＰ。

图１为一种自动取款机（ＡｕｔｏｍａｔｉｃＴｅｌｌｅｒＭａ
ｃｈｉｎｅ，ＡＴＭ）的 ＥＦＳＭ模型［４］

，该模型的输入变量

集合 Ｉｖ＝｛ｚ，ｙ，ｗ，ｈ，β１，β２，β３｝，其中 ｚ代表输入
密码，ｙ、ｗ及 ｈ分别为存款、取款及转账金额，β１、
β２及 β３表示用户选择了某一操作。模型中 ＡＴＭ
主要提供３种服务：存款、取款及转账。当需要使
用这３种服务之一时，用户需要输入相应的银行
卡密码 ｚ，并记录密码错误的次数 Ｎ，若错误次数
已达３次则返回初始界面，否则选择菜单要使用
的语言，继续相应操作，模型中其他变量的含义

为：Ｂｓ与 Ｂｃ表示２种不同类型账户的余额，Ｚｐ为
正确的银行卡密码。假设选择 ＬＴＰ ＝［ｔ１，ｔ４，ｔ５，
ｔ２３］作为目标测试路径，当 ＥＦＳＭ处于迁移 ｔ４的
出发状态 Ｓ１时，接收到特定的输入 Ｐｉｎ（ｚ），ｚ∈Ｉｖ，
只有在谓词条件（ｚ＝＝Ｚｐ）为真时，迁移 ｔ４才会执
行，并且状态由 Ｓ１转换到 Ｓ２。基于 ＥＦＳＭ模型的
测试数据自动生成即讨论如何自动选取这些触发

谓词条件的输入变量的值。

１．２　问题建模
ＥＦＳＭ中测试数据的生成问题可描述为：
１）选取一个待测软件的 ＥＦＳＭ模型 Ｍ。
２）选取 Ｍ中的一条测试路径 ＬＴＰ作为目标

测试路径。

３）设待测模型 Ｍ中输入变量的取值空间为
Ｄ，求取测试数据 Ｘ∈Ｄ，使得以 Ｘ作为输入，在动
态执行 ＥＦＳＭ模型时，所能经过的路径为 ＬＴＰ。

使用遗传算法自动获取 ＥＦＳＭ的测试数据，
需要将其建模为一种最优化问题。

０２９
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图 １　ＡＴＭ的扩展有限状态机模型

Ｆｉｇ．１　ＥｘｔｅｎｄｅｄｆｉｎｉｔｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｍｏｄｅｌｏｆＡＴＭ

　　将不同的测试数据代入到 ＬＴＰ中所实际经过
的路径与目标测试路径接近的程度作为各个测试

数据的适应度
［３］
，记为 Ｆｉ（Ｘ），ｉ＝１，２，…，ｎ。依

据适应度函数，对于 ＥＦＳＭ模型中测试数据生成
问题就可以建立如式（１）所示的最小化模型：
ｍｉｎＦｉ（Ｘ）

ｓ．ｔ．Ｘ∈{ Ｄ
（１）

本文主要讨论了如何判定和分离不影响测

试数据生成的无关输入变量，从而通过缩减搜

索空间 Ｄ，在自动获取测试数据的同时提高搜索
效率。

２　无关变量的自动判定

ＥＦＳＭ模型中，将不影响测试子路径谓词条
件的变量称为无关变量，由于测试路径中变量与

变量、谓词条件与变量间存在有复杂的联系，因此

无关变量的判定需要深入分析变量与状态迁移间

的关系。

２．１　变量与状态迁移的关系
由１．１节可知，ＥＦＳＭ中的状态迁移是一个

五元组，其中与变量存在依赖关系的元素包括迁

移中的赋值语句或输出语句 φ以及迁移执行的
谓词条件 ｇ，由于输出语句仅进行变量的输出操
作，并不会影响变量的取值，因此变量与状态迁移

的关系可以划分为变量与赋值语句及谓词条件中

其他变量的关系（简称为变量与变量的关系），以

及谓词条件与变量的关系两部分。

２．１．１　变量与变量的关系
设待测 ＥＦＳＭ模型 Ｍ的变量集合 Ｖ＝｛ｘ０，

ｘ１，…，ｘｎ－１｝，迁移集合 Ｔ＝｛ｔ０，ｔ１，…，ｔｅ－１｝，目标
测试路径 ＬＴＰ＝［ｔ０，ｔ１，…，ｔｍ－１］，有以下定义：

定义１　设迁移 ｔｄ∈Ｔ，若ｘｉ∈Ｖ，ｘｊ∈Ｖ，使
得 ｔｄ的赋值语句中变量 ｘｉ的取值取决于变量 ｘｊ，
表示为 ｘｉ＝ｆ（ｘｊ）ｄ，则在迁移 ｔｄ中 ｘｉ直接依赖于
ｘｊ；若ｘｉ∈Ｖ，ｘｊ∈Ｖ，使得 ｔｄ的谓词条件中既包含
ｘｉ又包含 ｘｊ，则在 ｔｄ中 ｘｉ与 ｘｊ相互直接依赖，即
ｘｉ＝ｆ（ｘｊ）ｄ，ｘｊ＝ｆ（ｘｉ）ｄ。

定义２　在目标测试路径 ＬＴＰ中，设迁移 ｔｄ→
ＬＴＰ，若ｘｉ∈Ｖ，ｘｊ∈Ｖ，ｘｋ∈Ｖ，使得 ｔｄ中变量 ｘｉ直
接依赖于 ｘｋ，但并不直接依赖于 ｘｊ，即 ｘｉ＝
ｆ（ｘｋ）ｄ，但在 ｔｄ之前迁移 ｔｂ（ｔｂ→ＬＴＰ，ｂ＜ｄ）中 ｘｋ
直接依赖于 ｘｊ，即 ｘｋ＝ｆ（ｘｊ）ｂ，则称在 ｔｄ中变量 ｘｉ
间接依赖于变量 ｘｊ。

为方便描述定义 １中的直接依赖关系，可以
为模型 Ｍ的每一迁移建立变量间的直接依赖矩
阵，而间接依赖关系在针对不同的目标测试路径

时其依赖矩阵有所不同，且关系复杂，后文将给出

通过图的连通性判断变量间是否存在间接依赖关

１２９
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系的方法。

定义３　对于模型 Ｍ，设迁移 ｔｄ∈Ｔ，则 ｔｄ中
变量间的直接依赖矩阵可以由 ｎ维方阵 Ｐｄ＝
（ｐｉｊ）ｎ×ｎ表示，其中 ｎ为集合 Ｖ中变量的个数，矩
阵 Ｐｄ中的元素 ｐｉｊ定义如下：

ｐｉｊ＝
１　 ｘｉ直接依赖于 ｘｊ
０ ｘｉ不直接依赖于 ｘ

{
ｊ

（２）

２．１．２　谓词条件与变量的关系
状态迁移中的谓词条件是影响有效测试数据

生成的关键所在，它是由一系列条件表达式及其

合取或析取的形式组成。设待测 ＥＦＳＭ的变量集
合 Ｖ＝｛ｘ０，ｘ１，…，ｘｎ－１｝，迁移集合 Ｔ＝｛ｔ０，ｔ１，…，
ｔｅ－１｝，目标测试路径 ＬＴＰ＝［ｔ０，ｔ１，…，ｔｍ－１］，ＬＴＰ对
应的谓词条件序列 ＬＧＰ＝［ｇ１，ｇ２，…，ｇｍ－１］，对于
谓词条件与变量的依赖关系也可分为直接与间接

２种，分别见定义４与定义５。
定义４　设迁移 ｔｄ∈Ｔ，若ｘｉ∈Ｖ使得 ｔｄ的

谓词条件 ｇｄ（ｇｄ→ＬＧＰ）中包含变量 ｘｉ，则认为变量
ｘｉ的取值将对谓词条件能否满足造成影响，即 ｇｄ
对 ｘｉ存在直接依赖关系。

定义５　在目标测试路径 ＬＴＰ中，设迁移 ｔｄ→
ＬＴＰ，若对于迁移 ｔｄ的谓词条件 ｇｄ（ｇｄ→ＬＧＰ），
ｘｉ∈Ｖ，ｘｊ∈Ｖ使得 ｇｄ直接依赖于变量 ｘｊ，而不
直接依赖于变量 ｘｉ，但在 ｔｄ之前迁移 ｔｂ（ｔｂ→ＬＴＰ，
ｂ＜ｄ）中变量 ｘｊ依赖于 ｘｉ，即 ｘｊ＝ｆ（ｘｉ）ｂ，则认为
变量 ｘｉ的取值将间接的对谓词条件 ｇｄ能否满足
造成影响，即谓词条件 ｇｄ对变量 ｘｉ存在间接依
赖关系。

对于目标测试路径 ＬＴＰ中谓词条件与变量的
直接或间接依赖关系在本文中统称为二者具有依

赖关系，这种关系也可建立相应的依赖矩阵进行

描述。

定义６　在目标测试路径 ＬＴＰ中，设迁移 ｔｄ→
ＬＴＰ，ｔｄ的谓词条件 ｇｄ（ｇｄ→ＬＧＰ）与变量 ｘｉ∈Ｖ的依
赖关系可以由 ｎ×ｍ维矩阵 Ｑ＝（ｑｉｊ）ｎ×ｍ表示，其
中 ｎ为集合 Ｖ中变量的个数，ｍ为 ＬＴＰ包含迁移的
个数，矩阵 Ｑ中的元素 ｑｉｊ定义如下：

ｑｉｊ＝
１　　 ｇｊ依赖于 ｘｉ
０ ｇｊ不依赖于 ｘ

{
ｉ

（３）

通过定义４～定义 ６可知，谓词条件与变量
间的依赖矩阵描述了变量在该测试路径中的生存

周期，因此存在以下性质：

性质 １　设待测 ＥＦＳＭ中输入变量集合为
ＩｖＶ，若ｉ∈［０，ｎ－１］，使得矩阵Ｑ中的第ｉ行
元素均为０，则对于测试路径 ＬＴＰ，ｘｉ∈Ｖ为无关变
量；若ｉ∈［０，ｎ－１］，对于ｊ∈［ｕ，ｍ－１］矩阵

Ｑ中元素 ｑｉｊ＝０，而对 ｊ＝ｕ－１时元素 ｑｉｊ≠０，其中
ｕ∈［１，ｍ－１］，则在ＬＴＰ的子路径Ｌ′ＴＰ＝［ｔｕ，ｔｕ＋１，…，
ｔｍ－１］中 ｘｉ∈Ｖ为无关变量，若同时 ｘｉ∈Ｉｖ则在 ＬＴＰ
或 Ｌ′ＴＰ中可以固定输入变量 ｘｉ的取值并从 Ｉｖ中
将其分离，并将 ｔｕ－１定义为变量 ｘｉ的起始分
离迁移。

证明　Ｑ中的第 ｉ行元素描述了测试路径
ＬＴＰ中每一迁移的谓词条件与变量 ｘｉ的依赖关系，
这种依赖包括直接与间接依赖，若 ｉ∈ ［０，
ｎ－１］，对ｊ∈［ｕ，ｍ－１］元素 ｑｉｊ＝０，其中 ｕ∈［０，
ｍ－１］，则由定义６可知 ｘｉ与迁移序列 Ｌ′ＴＰ＝［ｔｕ，
ｔｕ＋１，…，ｔｍ－１］中任意迁移的谓词条件不存在依
赖关系，即变量 ｘｉ的取值与 Ｌ′ＴＰ中的谓词条件能
否满足无关，所以 ｘｉ为无关变量，若同时 ｘｉ∈Ｉｖ，
则在 Ｌ′ＴＰ中可以固定 ｘｉ的取值为常数并将其
分离。 证毕

２．２　自动判定无关变量的实现方法
２．１节中给出了变量与状态迁移间的关系，

由性质１可知对于一条测试路径中是否存在无关
变量，取决于谓词条件与变量间的依赖矩阵 Ｑ，对
于谓词条件与变量的直接依赖关系，可以通过扫

描谓词条件中是否包含该变量得到，而间接依赖

关系需要依靠２．１．１节中变量与变量的关系进行
判断，下面给出依赖矩阵 Ｐｄ与矩阵 Ｑ的计算
方法。

算法１　变量间直接依赖矩阵 Ｐｄ计算方法
输入：ＥＦＳＭ 的变量集合 Ｖ＝｛ｘ０，ｘ１，…，

ｘｎ－１｝，迁移集合 Ｔ＝｛ｔ０，ｔ１，…，ｔｅ－１｝。
输出：直接依赖矩阵 Ｐ０，Ｐ１，…，Ｐｅ－１。
步骤 １　选择某一未建立依赖矩阵的迁移

ｔｄ∈Ｔ，建立 ｎ维方阵 Ｐｄ并初始化元素为０。
步骤２　扫描迁移 ｔｄ中的每一赋值语句，若

ｘｉ∈Ｖ，ｘｊ∈Ｖ使得 ｘｉ等于一个含有变量 ｘｊ的表
达式，即 ｘｉ的取值会受到 ｘｊ的影响，则令 ｐｉｊ＝１。

步骤３　扫描迁移 ｔｄ的谓词条件，若ｘｉ∈
Ｖ，ｘｊ∈Ｖ使得条件中即包含 ｘｉ又包含 ｘｊ，表明迁移
ｔｄ中变量 ｘｉ与 ｘｊ相互直接依赖，则令 ｐｉｊ＝ｐｊｉ＝１。

步骤 ４　输出矩阵 Ｐｄ，判断 ＥＦＳＭ中是否有
未建立直接依赖矩阵的迁移，若有转到步骤１。

步骤５　算法结束。
通过算法１即可得到待测 ＥＦＳＭ所有状态迁

移中变量间的直接依赖矩阵，而矩阵 Ｑ的计算需
要先建立测试路径的每一迁移之前所有迁移中变

量间的关系图 Ｇ，变量间的关系图实质上为一种
有向图，因而可以采用图论中的邻接矩阵进行表

示，其建立方法如下：

２２９
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算法２　关系图 Ｇ的建立方法
输入：ＥＦＳＭ变量集合 Ｖ＝｛ｘ０，ｘ１，…，ｘｎ－１｝，

变量间直接依赖矩阵 Ｐ０，Ｐ１，…，Ｐｅ－１，目标测试
路径 ＬＴＰ＝［ｔ０，ｔ１，…，ｔｍ－１］。

输出：关系图的邻接矩阵序列 Ｒ＝［Ｒ０，
Ｒ１，…，Ｒｍ－１］。

步骤１　选择某一未建立关系图的迁移 ｔｄ→
ＬＴＰ，以变量 ｘ０，ｘ１，…，ｘｎ－１作为有向图的 ｎ个顶
点，建立 ｔｄ的关系图 Ｇｄ。

步骤２　扫描 ＬＴＰ中 ｔｄ及其之前迁移对应的
变量间直接依赖矩阵 Ｐ０，Ｐ１，…，Ｐｄ，若某一矩阵
中存在元素 ｐｉｊ＝１，表明变量 ｘｉ∈Ｖ直接依赖于
变量 ｘｊ∈Ｖ，则从顶点 ｘｊ向顶点 ｘｉ建立一条有
向边。

步骤３　将 Ｇｄ转化为邻接矩阵 Ｒｄ并输出，
判断 ＬＴＰ中是否还有未建立关系图的迁移，若有转
到步骤１。

步骤４　算法结束。
建立关系图后，依据该有向图可以得到以下

性质：

性质２　利用算法２生成的关系图 Ｇｄ中，若
变量 ｘｊ到 ｘｉ存在一条通路，则 ｘｊ与 ｘｉ在迁移 ｔｄ
或 ｔｄ之前迁移中存在依赖关系，且变量 ｘｉ依赖
于 ｘｊ。

证明　在测试路径 ＬＴＰ中，若在迁移 ｔｄ或 ｔｄ
之前，变量 ｘｉ直接依赖于变量 ｘｊ，即 ｘｉ＝ｆ（ｘｊ），依
据算法２可知，从顶点 ｘｊ到 ｘｉ之间存在一条有向
边，则 ｘｊ到 ｘｉ显然是连通的；若在迁移 ｔｄ或 ｔｄ之
前，变量 ｘｉ间接依赖于 ｘｊ，即 ｘｉ＝ｆ（ｘ１），ｘ１ ＝
ｆ（ｘ２），…，ｘｑ＝ｆ（ｘｊ），由算法２可知，在 ｘｊ到 ｘｑ，ｘｑ
到 ｘｑ－１，…，ｘ１到 ｘｉ之间分别存在一条有向边，因
此 ｘｊ到 ｘｉ存在通路 ｘｊ，ｘｑ，ｘｑ－１，…，ｘ１，ｘｉ，即 ｘｊ到
ｘｉ连通。 证毕

根据性质２，即可求出依赖矩阵 Ｑ。
算法３　矩阵 Ｑ的计算方法
输入：ＥＦＳＭ变量集合 Ｖ＝｛ｘ０，ｘ１，…，ｘｎ－１｝，

目标测试路径 ＬＴＰ＝［ｔ０，ｔ１，…，ｔｍ－１］，ＬＴＰ对应的谓
词条件序列 ＬＧＰ＝［ｇ０，ｇ１，…，ｇｍ－１］，邻接矩阵序
列 Ｒ＝［Ｒ０，Ｒ１，…，Ｒｍ－１］。

输出：依赖矩阵 Ｑ。
步骤１　选择 ＬＧＰ中某一未扫描的谓词条件

ｇｊ，扫描 ｇｊ是否包含变量 ｘｉ∈Ｖ，若包含表明 ｇｊ直
接依赖于 ｘｉ，则依据定义６，令 ｑｉｊ＝１。

步骤２　若 ｑｉｊ＝１，则使用深度优先搜索算法
判断邻接矩阵 Ｒｊ－１中变量 ｘｋ（ｘｋ∈Ｖ，ｋ≠ｉ）是否有
到 ｘｉ的通路，若存在通路表明 ｇｊ间接依赖于 ｘｋ，

依据定义６，令 ｑｋｊ＝１。
步骤３　判断 ＬＧＰ中是否还存在未扫描的谓

词条件，若有转到步骤１。
步骤４　输出矩阵 Ｑ，算法结束。
算法３中的步骤１检测了谓词条件与变量是

否存在直接依赖关系，而步骤 ２依据定义 ５可知
是检测了二者是否存在间接依赖关系，因而通过

算法３得到的矩阵 Ｑ为谓词条件与变量间的依
赖矩阵。在得到矩阵 Ｑ后，根据性质 １便可以获
取无关输入变量及其对应的起始分离迁移。

图２为 ＥＦＳＭ模型中的一条测试路径。以该
路径为例考察本文提出的无关变量判定算法，该

测试路径 ＬＴＰ＝［ｔ１，ｔ２，ｔ３，ｔ４］，对应的谓词条件分
别为 ｇ１＝｛ａ＜５＆＆ｂ＞２｝、ｇ２ ＝｛ａ＞２｝、ｇ３ ＝
｛ｃ＝＝３｝、ｇ４ ＝｛ｄ≥１｝，赋值语句 φ１ ＝｛ｂ＝ａ＋
ｄ｝、φ２＝｛ａ＝ｂ＋ａ，ｃ＝ｂ＋ｄ｝、φ３＝｛ｂ＝ｃ－ａ｝、
φ４＝｛ｄ＝ｃ＋ａ｝，变量集合 Ｖ＝Ｉｖ＝｛ａ，ｂ，ｃ，ｄ｝，首
先依据算法１计算 ｔ１～ｔ４迁移中变量间的直接依
赖矩阵分别为

Ｐ１ ＝

０ １ ０ ０

１ ０ ０ １

０ ０ ０ ０















０ ０ ０ ０

Ｐ２ ＝

１ １ ０ ０

０ ０ ０ ０

０ １ ０ １















０ ０ ０ ０

Ｐ３ ＝

０ ０ ０ ０

１ ０ １ ０

０ ０ ０ ０















０ ０ ０ ０

Ｐ４ ＝

０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０

０ ０ ０ ０















１ ０ １ ０

依据算法 ２及依赖矩阵 Ｐ分别做出｛ｔ１｝、
｛ｔ１，ｔ２｝、｛ｔ１，ｔ２，ｔ３｝、｛ｔ１，ｔ２，ｔ３，ｔ４｝中变量与变量间
的关系图 Ｇ，如图３所示。

依据关系图可以建立对应的邻接矩阵序列

Ｒ＝［Ｒ１，Ｒ２，Ｒ３，Ｒ４］，得到 Ｒ后根据算法 ３便可
以计算依赖矩阵 Ｑ：

３２９
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图 ２　ＥＦＳＭ中的一条测试路径

Ｆｉｇ．２　ＡｔｅｓｔｐａｔｈｉｎＥＦＳＭ

图 ３　不同变量间的关系图

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｄｉａｇｒａｍａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖａｒｉａｂｌｅｓ

Ｑ ＝

１ １ １ ０

１ １ １ ０

０ ０ １ ０













０ ０ １ １

根据矩阵 Ｑ及算法 ３可以得出：变量｛ａ，ｂ，
ｃ，ｄ｝的取值会对迁移 ｔ３的谓词条件能否满足造

成影响，而迁移 ｔ４的谓词条件仅受变量 ｄ的影

响，由于｛ａ，ｂ，ｃ，ｄ｝均为输入变量，因此对于 ＬＴＰ
的子路径 Ｌ′ＴＰ＝ｔ４来讲，变量｛ａ，ｂ，ｃ｝属于无关输

入变量，可以分离，其起始分离迁移为 ｔ３，而变量

ｄ对应的起始分离迁移为 ｔ４，说明其在整个测试
路径中不能分离。

３　无关输入变量的自动分离方法

３．１　自动分离方法及测试数据生成过程
基于无关输入变量分离与遗传算法的 ＥＦＳＭ

测试数据生成过程如图４所示。

图 ４　ＥＦＳＭ测试数据生成的实现过程

Ｆｉｇ．４　ＩｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆＥＦＳＭｔｅｓｔ

ｄａｔａｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

设待测ＥＦＳＭ模型Ｍ包含的输入变量为Ｉｖ＝
｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ｝，变量的取值空间为 Ｄ，选取 Ｍ中
的一条目标测试路径 ＬＴＰ＝［ｔ０，ｔ１，…，ｔｍ－１］，设遗
传算法产生的初始种群包含 ｋ个个体，不同个体
对应的测试数据分别为 Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｋ，不同个体
以其对应测试数据作为输入，在动态执行 ＥＦＳＭ
模型 时，所 能 实 际 经 过 的 路 径 分 别 为 ＬＴＰ１，
ＬＴＰ２，…，ＬＴＰｋ，以 ＬＴＰ 表示相应路径的路径长度
（路径所包含迁移的个数），由 １．２节可知，实际
经过的路径长度越长，该个体的适应度值越好。

无关输入变量的分离方法为：在每一次迭代中，

搜索种群中经过路径长度最长的个体 ｉ，其对应
的测试数据为 Ｘｉ，考察 ＬＴＰｉ中是否包含可分离输
入变量 ｘｊ对应的起始分离迁移，若包含则可以
在所有个体中去除变量 ｘｊ，在之后的迭代中 ｘｊ
的取值以常数 ｃ０代替，ｃ０为个体 ｉ中 ｘｊ的取值，
即 ｃ０∈Ｘｉ。

以图２为例，设遗传算法在迭代到某一次时，
种群中适应度值最好个体所经过的路径为［ｔ１，ｔ２，
ｔ３］，其对应测试数据 Ｘ＝｛ａ＝３，ｂ＝７，ｃ＝４，ｄ＝
０｝，由于该个体所经过的路径包含变量 ａ、ｂ、ｃ的

４２９
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　第 ５期 潘雄，等：基于无关变量分离的 ＥＦＳＭ测试数据进化生成

起始分离迁移 ｔ３，因此可以固定这 ３个变量为常
数，常数值为｛ａ＝３，ｂ＝７，ｃ＝４｝，并从所有个体
中将它们分离，在以后的迭代中遗传算法仅需搜

索变量 ｄ的值即可。
３．２　性能分析

本文通过分离测试路径中的无关输入变量以

达到减小搜索空间的目的，从而提升测试数据生

成效率，设待测 ＥＦＳＭ中的输入变量 Ｉｖ ＝｛ｘ１，
ｘ２，…，ｘｎ｝，不同变量的输入域分别为 Ｄ１，Ｄ２，…，
Ｄｎ，则遗传算法的搜索空间为

Ｄ∏
ｎ

ｉ＝１
Ｄｉ （４）

当遗传算法在分别迭代 ｔ１，ｔ２，…，ｔｍ次时，种
群中最优个体可以分离某些输入变量，若在不同

迭代次数时可分离的变量分别为｛ｘ１，ｘ２，…，
ｘｊ（ｔ１）｝，｛ｘｊ（ｔ１）＋１，ｘｊ（ｔ１）＋２，…，ｘｊ（ｔ２）｝，…，｛ｘｊ（ｔｍ－１）＋１，
ｘｊ（ｔｍ－１）＋２，…，ｘｊ（ｔｍ）｝，且 ０＜ｊ（ｔ１）＜ｊ（ｔ２）＜… ＜
ｊ（ｔｍ）＜ｎ，则此时搜索空间将分别变为

Ｄｔ１ ∏
ｎ

ｉ＝ｊ（ｔ１）＋１
Ｄｉ

Ｄｔ２ ∏
ｎ

ｉ＝ｊ（ｔ２）＋１
Ｄｉ



Ｄｔｍ ∏
ｎ

ｉ＝ｊ（ｔｍ）＋１
Ｄ















ｉ

（５）

设该测试路径目标解的空间为 Ｄｒ，则 Ｄ，
Ｄｔ１，Ｄｔ２，…，Ｄｔｍ及 Ｄｒ的关系可以用图 ５表示。
由图５可知，随着分离变量的增多，搜索空间逐渐
减小，在更小的搜索空间内进行搜索，将显著提高

遗传算法的搜索效率
［１６］
。

图 ５　不同搜索空间之间的关系

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｅａｒｃｈｓｐａｃｅｓ

４　实　验

为了验证采用本文方法对遗传算法搜索效率

的影响，将采用全空间搜索（ＧｌｏｂａｌＳｐａｃｅＳｅａｒｃｈ，
ＧＳＳ）的传统遗传算法［３］

与本文无关输入变量分

离（ＩｒｒｅｌｅｖａｎｔＩｎｐｕｔＶａｒｉａｂｌｅｓＳｅｐａｒａｔｉｏｎ，ＩＩＶＳ）的遗

传算法进行对比，２种方法均采用二进制编码、轮
盘赌选择、使用单点交叉及单点变异，算法的一些

其他参数为：交叉概率 ０．７５，变异概率 ０．１，初始
种群规模 ２５，最大迭代次数 ５００００代。此外，为
进一步验证 ＩＩＶＳ方法的优势，本文还对使用 ＩＩＶＳ
方法的随机算法（ＲａｎｄｏｍＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＲＡ）与全空
间搜索的随机算法

［１７］
进行了比较，与遗传算法中

无关输入变量的分离方法类似，ＩＩＶＳＲＡ也是在
每次迭代中判断实际经过的路径是否包含可分离

输入变量的起始分离迁移，若包含则在以后的搜

索过程中固定该变量的取值，以此达到分离无关

变量的目的，实验中这 ２种随机算法的最大迭次
数均设置为３０００００。

上述 ４种算法均是使用 Ｊａｖａ语言在 Ｅｃｌｉｐｓｅ
环境下编写运行，实验计算机的主频为 ２．３ＧＨｚ，
内存为 ４ＧＢ。将实现后的方法应用于 ＡＴＭ、
ＩＮＲＥＳ［４］及 Ｃａｓｈｉｅｒ［１８］３组模型的测试数据生成，
其中 ＡＴＭ的 ＥＦＳＭ模型如图１所示。

为了从 ＥＦＳＭ模型中选取实验路径，实验首先
挑选出一些执行逻辑较为复杂的可行路径作为候

选路径
［８］
，然后对候选路径进行预处理，将不同迁

移输入变量表中相同名称的变量采用不同的符号

表示
［１１］
，最后使用 ２．２节中自动判定无关变量的

实现方法，从候选路径中筛选出包含有无关变量的

路径，即最终的实验路径，筛选后的实验路径数目

及无关变量判定算法所花费的时间如表１所示。
采用４种算法对所有实验路径在不同的输入

变量取值区间内分别进行１５次实验，统计相应的
平均迭代次数及平均运行时间，结果如表２所示。
由表２可以得出，使用本文方法后，遗传算法所需
平均迭代次数仅为 ＧＳＳＧＡ的 １４．１％ ～５５．３％，
除变量取值范围为［０，２０４７］的 ＩＮＲＥＳ与 Ｃａｓｈｉｅｒ
模型外，使用 ＩＩＶＳＲＡ的平均迭代次数是 ＧＳＳＲＡ
的２７．５％ ～８５．６％，比较各算法的平均迭代次数
可以得出 ＩＩＶＳＧＡ在生成测试数据时所需的次数
最少。时间开销方面，虽然 ＩＩＶＳ方法在搜索测试
数据时需要判断并分离目标测试路径中的无关输

入变量，但由表１可知，这部分时间在测试数据生
成时间中所占的比例很小，由于搜索空间的不断

表 １　实验模型及相关参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｌｅｖａｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌｓ

模型
状态

个数

迁移

个数

候选

路径

实验

路径

判定

时间／ｍｓ

ＡＴＭ １０ ２８ ４４ ４３ ７０３

ＩＮＲＥＳ ７ １６ ２３ １８ ５７０

Ｃａｓｈｉｅｒ １２ ２０ ４９ ２２ ７１３

５２９
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表 ２　不同算法的平均迭代次数与平均运行时间

Ｔａｂｌｅ２　Ａｖｅｒａｇｅｎｕｍｂｅｒｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓａｎｄａｖｅｒａｇｅｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

模型 数据范围
平均迭代次数 平均运行时间／ｍｓ

ＧＳＳＲＡ ＩＩＶＳＲＡ ＧＳＳＧＡ ＩＩＶＳＧＡ ＧＳＳＲＡ ＩＩＶＳＲＡ ＧＳＳＧＡ ＩＩＶＳＧＡ

［０，５１１］ １１７２９２．１ ４２０３３．１ ５３３．５ １３７．７ ４１１９．２ １１４６．２ １０１３．３ ２６２．０
ＡＴＭ ［０，１０２３］ １６６７８６．７ ９９０６２．８ ９４６．７ ２２４．３ ４２９４．９ ２５３４．４ １６０９．２ ６０２．１

［０，２０４７］ １９７２９１．８ １０６８３１．６ １６４９．７ ４２７．３ ５０７２．７ ２８３１．９ ２６３９．８ ９０５．３

［０，５１１］ １１３７１８．０ ９７３５５．６ ４８２６．７ ８８９．３ １２０４１．５ ５２７５．４ １１０４０．９ ２２５５．５
ＩＮＲＥＳ ［０，１０２３］ １６３９６２．１ １２１４０８．１ ７０２４．９ ２９７８．３ １８１２９．９ １５３８３．２ １６０６２．７ １１００７．０

［０，２０４７］ ８７０４９．８ ２２７２８５．３ ８１９３．６ ４５３２．３ ７８２０．７ １６４９３．２ ２０００４．８ １５１９２．９

［０，５１１］ ８７６５３．０ ２４０９１．４ ８７０．０ １２２．８ ３４８２．４ ９１５．７ １２２９．９ ２１１．７
Ｃａｓｈｉｅｒ ［０，１０２３］ ７７８６４．８ ４１５６４．１ １３４３．７ ２２０．４ ３０４６．８ １３４８．６ ２８０７．９ ４０６．６

［０，２０４７］ ３２２９０．５ ５１４１５．０ １９１８．３ ３２７．６ １２４１．３ １８４２．８ ３６２４．３ ６２９．７

减小，使得最终的平均运行时间大量减少。实验

结果显示，ＩＩＶＳＧＡ所需平均运行时间最低时仅
为 ＧＳＳＧＡ方法的 １４．５％，最高为 ７５．９％，除变
量取值范围为［０，２０４７］时的ＩＮＲＥＳ与Ｃａｓｈｉｅｒ模
型外，ＩＩＶＳＲＡ所需平均运行时间是 ＧＳＳＲＡ方法
的２６．３％ ～８４．８％，对 ４种方法的平均运行时间
进行比较后可以看出，ＩＩＶＳＧＡ生成测试数据时
需要的时间开销最少。表 ２中 ＧＳＳＲＡ的平均迭
代次数及平均运行时间有时会随着变量数据范围

的增大反而减小，这是由于当数据范围变大时，该

方法在指定迭代次数内大多只能针对简单路径生

成有效测试数据，因而迭代次数及运行时间有可

能变小甚至小于启发式算法。

为进一步评估各算法性能，统计实验过程中

这４种方法的成功率如表 ３所示，对于这 ３组测
试模型，ＧＳＳＲＡ的成功率最低时仅为 １６．４％，最
高 ９２．４％，使用 ＩＩＶＳＲＡ后，成功率 提 高 至
７４．７％ ～９９．４％。与随机算法相比，遗传算法对
于 ＡＴＭ及 Ｃａｓｈｉｅｒ模型的所有测试路径均可以
１００％找到测试数据，而对 ＩＮＲＥＳ模型，ＧＳＳＧＡ
最低时的成功率为 ８５．０％，最高 ９８．６％，使用
ＩＩＶＳＧＡ后可进一步提高到９８．２％ ～１００．０％。比

表 ３　不同算法的成功率

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｕｃｃｅｓｓｒａｔｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

模型 数据范围
成功率／％

ＧＳＳＲＡ ＩＩＶＳＲＡ ＧＳＳＧＡ ＩＩＶＳＧＡ

［０，５１１］ ９１．６ ９９．４ １００．０ １００．０
ＡＴＭ ［０，１０２３］ ５４．４ ９７．１ １００．０ １００．０

［０，２０４７］ １６．４ ８８．２ １００．０ １００．０

［０，５１１］ ６１．４ ９４．０ ９８．６ １００．０
ＩＮＲＥＳ ［０，１０２３］ ５６．１ ８８．８ ９０．９ １００．０

［０，２０４７］ ２６．７ ７４．７ ８５．０ ９８．２

［０，５１１］ ９２．４ ９８．７ １００．０ １００．０
Ｃａｓｈｉｅｒ ［０，１０２３］ ７０．５ ９８．１ １００．０ １００．０

［０，２０４７］ ５５．２ ９５．９ １００．０ １００．０

较各算法的成功率可得，ＩＩＶＳＧＡ在生成测试数
据时的成功率最高，ＧＳＳＲＡ最低，其余 ２种方法
则介于二者之间。

为考察使用 ＩＩＶＳ方法后遗传算法的稳定性，
从 ＡＴＭ模型的实验路径中随机挑选 ４条测试路
径进行进一步实验，路径的相关信息如表４所示。
以这 ４条路径作为测试路径，使用 ＧＳＳＧＡ与
ＩＩＶＳＧＡ分别进行 １００次实验，输入变量取值范
围为［０，１０２３］，统计２种方法生成有效测试数据
时所需的迭代次数并绘制为箱线图，结果如图 ６
所示。

图６中垂直延伸线（胡须）两端分别表示迭代
次数的最大观测值（Ｍｍａｘ）及最小观测值（Ｍｍｉｎ），其
中最小观测值为算法执行１００次中所需迭代次数实
际的最小值，而最大观测值则由上四分位数 ｌ３与下
四分位数 ｌ１一同决定，其计算方式如式（６）所示：
Ｍｍａｘ ＝ｌ３＋（ｌ３－ｌ１）×１．５ （６）

对于这４条测试路径，本文方法迭代次数的
中位数均要小于相应传统方法的对应值。为考察

不同方法的稳定性，可以通过比较箱长大小（上

下四分位数间的距离）及最小值到最大值的区间

范围来衡量迭代次数的波动范围，波动范围越大，

表示该方法的稳定性越差。由图６可知本文方

表４　目标测试路径与可分离输入变量及其起始分离迁移

Ｔａｂｌｅ４　Ｔａｒｇｅｔｔｅｓｔｐａｔｈｗｉｔｈｉｔｓｓｅｐａｒａｂｌｅｉｎｐｕｔ

ｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｉｎｉｔｉａｌｓｅｐａｒａｔｉｏｎｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｓ

目标测试路径 可分离输入变量及其起始分离迁移

ＬＴＰ１＝［ｔ１，ｔ４，ｔ５，ｔ８，ｔ１７，
ｔ２１，ｔ１０，ｔ７，ｔ１３］

（β２，β３，ｈ）→无；ｚ→ｔ４；ｗ→ｔ１７；β１→
ｔ２１；ｙ→ｔ１３

ＬＴＰ２＝［ｔ１，ｔ４，ｔ６，ｔ７，ｔ１４，
ｔ１６，ｔ９，ｔ２５，ｔ２８］

ｙ→无；ｚ→ｔ４；ｗ→ｔ１４；β１→ｔ１６；（β２，

β３，ｈ）→ｔ２８
ＬＴＰ３＝［ｔ１，ｔ４，ｔ５，ｔ２５，ｔ２７，

ｔ３０，ｔ２６］
（ｗ，ｙ）→无；ｚ→ｔ４；（β２，β３，ｈ）→
ｔ２７；β１→ｔ３０

ＬＴＰ４＝［ｔ１，ｔ４，ｔ６，ｔ８，ｔ１８，
ｔ２２，ｔ１０，ｔ７，ｔ１２］

（ｗ，β２，β３，ｈ）→无；ｚ→ｔ４；ｙ→ｔ１８；

β１→ｔ１２
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　第 ５期 潘雄，等：基于无关变量分离的 ＥＦＳＭ测试数据进化生成

图 ６　迭代次数对比

Ｆｉｇ．６　Ｉｔｅｒａｔｉｏｎｎｕｍｂｅｒｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

法在上述２个指标上均要优于传统方法，这说明
与全空间搜索的遗传算法相比，本文方法的稳定

性要更好一些。

５　结　论
本文通过深入分析 ＥＦＳＭ模型中变量与变

量、谓词条件与变量间的依赖关系，提出了一种无

关输入变量的判定与分离方法。在使用遗传算法

自动生成 ＥＦＳＭ中指定路径的测试数据时，当种
群中的最优个体实际经过的路径包含有可分离输

入变量的起始分离迁移，便可以将该变量固定为

常数，并将其从所有个体中分离出去。

针对 ＡＴＭ、ＩＮＲＥＳ、Ｃａｓｈｉｅｒ三个 ＥＦＳＭ模型进
行实验后的结果表明：

１）无关输入变量的自动判定与分离方法是
有效的，这种方法可以逐渐缩减搜索算法的搜索

空间，提高随机算法与遗传算法的搜索效率。

２）与在全空间搜索下的遗传算法相比，本文
方法对目标路径集生成测试数据的成功率更高，

所需迭代次数及运行时间更少，稳定性更好。
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２０１４，３７（３）：４８９４９９．

ＧＯＮＧＤＷ，ＲＥＮＬＮ．Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｒｅｇｒｅｓｓｉｏｎ

ｔｅｓｔｄａｔａ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒｓ，２０１４，３７（３）：４８９

４９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＶＩＬＫＯＭＩＲＳ，ＡＬＬＵＲＩＡ，ＫＵＨＮＤＲ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｂｉｎａｔｏｒｉａｌａｎｄ

ＭＣ／ＤＣｃｏｖｅｒａｇｅｌｅｖｅｌｓｏｆｒａｎｄｏｍｔｅｓｔｉｎｇ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａ

ｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｏｆｔｗａｒｅＱｕａｌｉｔｙ，ＲｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄＳｅｃｕｒｉｔｙ

Ｃｏｍｐａｎｉｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：６１６８．

［１８］ＷＡＮＧＹ，ＬＩＺ，ＺＨＡＯＲ．Ｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｂａｓｅｄｍｏｄｅｌｈｅａｌｉｎｇ

［Ｃ］∥ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｏｆｔｗａｒｅ＆ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｗａｓｈｉｎｇ

ｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＩＥＥＥＣｏｍｐｕｔｅｒＳｏｃｉｅｔｙ，２０１５：５５６５６１．
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　第 ５期 潘雄，等：基于无关变量分离的 ＥＦＳＭ测试数据进化生成
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ｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｓｉｎＥＦＳＭａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｎｇｉｒｒｅｌｅｖａｎｔｉｎｐｕｔｖａｒｉａｂｌｅｓｆｒｏｍｔｈｅｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｔｈａｔｄｏｅｓｎｏｔａｆｆｅｃｔｔｈｅｔｒａｎｓｉ
ｔｉｏｎ’ｓｇｕａｒｄｉｎｔｈｅｓｕｂｔｅｓｔｐａｔｈ，ｔｈｅｎｅｗｍｅｔｈｏｄｒｅｄｕｃｅｄｔｈｅｓｅａｒｃｈｓｐａｃｅａｎｄｅｎｈａｎｃｅｄｔｈｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｔｅｓｔ
ｄａｔａｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ．ＴｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｎｖａｒｉｏｕｓｃｏｍｐｌｅｘｂｅｎｃｈｍａｒｋＥＦＳＭｍｏｄｅｌｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｕｃｃｅｓｓ
ｒａｔｅｏｆｔｈｅｎｅｗｍｅｔｈｏｄｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｔｅｓｔｄａｔａｉｓｌａｒｇｅｒｔｈａｎ９８．２％．Ｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｔｈｅｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｇｅｎｅｔｉｃ
ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｔｈｅａｖｅｒａｇｅｎｕｍｂｅｒｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｎｅｗｍｅｔｈｏｄｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ４４．７％ －８５．９％ ａｎｄｔｈｅａｖｅｒａｇｅ
ｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ２４．１％ －８５．５％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｏｆｔｗａｒｅｔｅｓｔｉｎｇ；ｅｘｔｅｎｄｅｄｆｉｎｉｔｅｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅ（ＥＦＳＭ）；ｔｅｓｔｄａｔａｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ；ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ（ＧＡ）；ｓｐａｃｅｒｅｄｕｃｔｉｏｎ；ｉｒｒｅｌｅｖａｎｔｖａｒｉａｂｌｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９０７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２７１７：５３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２２４．２２０８．００４．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：０８７６８＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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一种面向模块化可重构机翼的分步补偿优化方法

罗利龙，王立凯，聂小华
（中国飞机强度研究所 计算结构技术与仿真中心，西安 ７１００６５）

　　摘　　　要：针对模块化可重构机翼结构的优化设计问题，以沿展向分布的 ３个翼段模
块为研究对象，研究了不同翼展方案机翼的载荷相关性，通过在优化迭代过程中自动调整设计

空间，解决了模块化可重构机翼优化设计时复杂的变量约束耦合影响问题，建立了适用于模
块化可重构机翼结构的分步补偿优化方法。以某无人机模块化可重构机翼结构优化设计问题

为例，建立了优化模型，并分别采用所提分步补偿优化方法和传统单方案优化方法进行了优化

设计。结果表明：所提方法能够稳定收敛，与单方案优化结果相比较，所提方法以较小的重量

代价满足了３种重构方案的所有设计要求，且优化结果具有较好的工程实用性。
关　键　词：模块化；可重构；机翼结构；分步补偿；结构优化
中图分类号：Ｖ２１４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９３００６

　　随着航空结构设计与制造水平的不断提高，
现代飞机尤其是军用飞机的任务剖面越来越复

杂，模块化飞机设计作为一种可同时兼顾多任务

需求和经济性约束的飞机设计思想而得到了国内

外学者的广泛关注
［１４］
。模块化飞机是指将飞机

主要结构划分成相对独立的模块进行设计、制造

和使用的设计理念，基于模块化的飞机设计思想

产生了飞机族的概念
［５７］
，通过开发系列化飞机

产品，可满足用户不同的需求，既能占有市场，同

时又能缩短产品开发周期，降低生产成本，从而提

高企业的竞争力。例如，波音 ７３７有 ６００／７００／
８００／９００型，４种机型间具有 ９８％的机械零部件
通用性和１００％的发动机通用性［８］

。美国 Ｆ３５战
斗机在同一平台下实现了 Ａ、Ｂ、Ｃ３种可满足不
同任务需求的机种，通用性超过８０％［９１０］

。

模块化结构相比于传统结构有诸多优势，但

其设计需要满足多种任务需求，并考虑不同模块

接口的包容性。目前工程可用的结构优化设计方

法以传统单机型方案为主，专用于模块化飞机结

构的优化设计技术成熟度较低。Ｐａｔｅ等建立了任
务模块响应矩阵，并采用多级优化算法完成了模
块化可重构无人机的优化设计

［１１］
。Ｃｅｔｉｎ和 Ｓａｉ

ｔｏｕ利用基于模块分解思想的优化方法完成了模
块化结构通用模块的设计

［１２］
。Ｓｏｕｍａ等对协调

设计模型进行了改进，并成功应用于一款双尾撑

可重构无人机的设计
［１３］
。张立丰等采用等效多

工况法对模块化可重构机翼结构进行了优化设

计
［１４］
。范林和王哲对模块化技术在飞机研制中

的应用情况进行了分析
［１５］
。董云峰等通过引入

Ａｇｅｎｔ概念和基于 Ａｇｅｎｔ的协商算法，提出了一种
基于劝说式多 Ａｇｅｎｔ协商的协同优化设计算
法

［１６］
。马树微等建立了多级固体运载火箭多学

科优化模型，采用分级优化思想完成了固体火箭

多学科优化问题
［１７］
。已有研究包含了机身、机翼

等主要结构件的优化设计，对复杂结构的多级优

化技术也有较多涉及，但对于模块化可重构机翼

优化时不同方案的设计变量、约束条件和分析工

况的差异化带来的耦合影响研究不足。

qwqw
图章
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　第 ５期 罗利龙，等：一种面向模块化可重构机翼的分步补偿优化方法

本文以满足不同飞行任务需求的无人机模块

化可重构机翼结构为研究对象，对 ３种机翼重构
方案的载荷相关性进行分析，通过建立分步补偿

优化方法来解决模块化可重构机翼优化设计问

题，并以某无人机模块化可重构机翼为例对本文

方法的正确性与实用性进行验证。

１　模块化可重构机翼优化问题

模块化可重构机翼应用对象为一款双尾撑无

人机，该无人机采用同一套机身、尾撑、尾翼、机翼

机身连接、尾撑机翼连接、发射回收装置及接口，

通过分别安装翼展为 １１、８和 ６ｍ的机翼来形成
３种无人机重构方案，从而实现不同的飞行性能
来满足多种任务需求。图１给出了３种构型机翼
的外形尺寸，３种无人机方案的总体设计参数和
最大过载系数如表１所示。

图２给出了本文模块化可重构机翼的主要结
构件布置情况，机翼沿弦向布置了前后两根翼梁，

沿展向布置了 １０个翼肋，根肋为 １号肋，翼尖为
１０号肋。为控制研制成本，该无人机机翼采用

图 １　三种翼展机翼外观及尺寸

Ｆｉｇ．１　Ａｐｐｅａｒａｎｃｅａｎｄｄｉｍｅｎｓｉｏｎｏｆａｉｒｆｏｉｌｓｗｉｔｈ

ｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｗｉｎｇｓｐａｎ

表 １　无人机 ３种重构方案总体设计参数

Ｔａｂｌｅ１　ＧｅｎｅｒａｌｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｒｅｅＵＡＶ

ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｓ

飞机参数 重构方案１ 重构方案２ 重构方案３

起飞重量／ｋｇ ６８０ ６２５ ６００

实用升限／ｍ ８０００ ６５００ ５０００

机翼面积／ｍ２ ７．５ ６．１ ５

机翼翼展／ｍ １１ ８ ６

最大正过载 ３．８ ３．５ ４．５

最大负过载 －２．５ －２．７ －３．５

安全系数 １．３ １．３ １．３

图 ２　机翼主要结构件布置和模块划分

Ｆｉｇ．２　Ａｉｒｆｏｉｌ’ｓｍａｉｎｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔ

ｌａｙｏｕｔａｎｄｍｏｄｕｌｅｐａｒｔｉｔｉｏｎ

模块化设计，如图 ２所示，将翼展 １１ｍ的机翼沿
展向剪裁成３个模块，相邻模块连接面的弦长和
翼型自然保持一致。则 １１ｍ翼展可通过 ３个模
块连接得到，８ｍ翼展方案通过模块１和模块２连

接得到，６ｍ翼展方案只包括模块１。
从表１可知，３种重构无人机的飞行过载差

距较大，如果不考虑模块间的重用性，对３个机翼
单独进行优化，模块１有３种设计方案，模块 ２有
两种设计方案，模块３有一种，对应不同翼展的同
一模块其尺寸参数可能差异明显，对最终生产工

艺和模块之间的连接设计带来极大难度，甚至导

致设计方案被否定，这有悖于模块化飞机设计的

初衷。模块化可重构设计就是要在优化设计环节

充分考虑各重构方案的载荷和约束，最终给出一

套能够同时满足３种无人机飞行指标的机翼结构
最优设计方案。

为便于模型描述，本文作如表 ２中的符号
定义。

则本文所述及的模块化可重构机翼优化设计

问题可表示为

优化目标：　ｍｉｎ（Ｗ１＋Ｗ２＋Ｗ３）
设计变量： Ｖ１、Ｖ２、Ｖ３
设计工况： ＬＣ１、ＬＣ２、ＬＣ３
约束条件： ＣＯＮ１、ＣＯＮ２、










ＣＯＮ３

模块化可重构机翼不同重构方案包含的其

表 ２　符号及定义

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｓｙｍｂｏｌｓ

符号 定义

Ｖ１ 模块１的结构设计变量

Ｖ２ 模块２的结构设计变量

Ｖ３ 模块３的结构设计变量

ＣＯＮ１ 机翼重构方案１的约束条件

ＣＯＮ２ 机翼重构方案２的约束条件

ＣＯＮ３ 机翼重构方案３的约束条件

Ｗ１ 模块１的重量

Ｗ２ 模块２的重量

Ｗ３ 模块３的重量

ＬＣ１ 机翼重构方案１对应的工况

ＬＣ２ 机翼重构方案２对应的工况

ＬＣ３ 机翼重构方案３对应的工况

１３９
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设计变量、设计工况、约束条件、优化目标均不相

同，需要在优化过程中分别考虑，具备这种特征的

优化问题比较适合采用分级优化的思想来解决，

但需要对各级设计变量和约束条件的影响关系进

行深入分析，才能够形成适用于本文模块化可重

构机翼结构的优化方法。

２　考虑载荷相关性的模块化可重构
机翼结构分步补偿优化方法

分步补偿法是解决变设计空间优化问题的有

效方法。该方法通过对不同设计空间的优化问题

进行排序，首先解决排名第一（设计空间最大）的

优化问题，随后，在同时考虑第一和第二优化问题

约束前提下解决第二优化问题，以此类推，下一级

优化需要在考虑之前所有约束的前提下对专有设

计空间进行只增不减的补偿优化，即设计空间不

断减小，设计约束不断增加。此外，为消除后一级

优化可能对之前优化结果产生的不利影响，需要

进行反向补偿设计。

针对本文模块化可重构机翼优化问题，建立

三级分步补偿优化模型，如式（１）所示：
Ｆ＝｛Ｖ３［Ｖ２（Ｖ１，ＣＯＮ１｝ＣＯＮ２］ＣＯＮ３）… （１）

从花括号到圆括号，三级优化设计空间依此

减小，设计约束逐级增加。１１ｍ翼展的机翼重构
方案其优化和加载区域最大，因此，考虑先在其对

应工况下对３个模块进行优化设计，在此基础上，
保持模块１和模块 ２的设计变量不能下调，只能
增加，然后依次在后 ２种重构方案对应工况下开
展相应模块２和模块１的补偿优化。由于模块 ２
和模块１的尺寸改变后对机翼传力路径产生影
响，将补偿优化结果赋予内侧模块 １和模块 ２以
后，再由内向外依次对模块２和模块３进行优化。
上述优化过程循环进行，直至收敛。在完成机翼

重构方案１优化后不允许模块２和模块３的变量
下调是考虑到内侧２个模块必须能够承受对其施
加的所有工况中的最大载荷，因此模块 ２和模块
３的优化是限制变量空间的分步补偿方法。

优化流程如图 ３所示，其中：Ｖ２表示模块 ２
的结构设计变量，变量值只能增加或不变，Ｖ１表
示模块１的结构设计变量，变量值只能增加或不
变。每一轮优化包含 ５个阶段，其中第 １、４和 ５
阶段为常规全域优化，第２和３阶段为补偿优化。
优化收敛判断是根据相邻两轮迭代的最大翼展结

构重量差距小于２％来确定。
优化步骤如下：

图 ３　考虑载荷相关性的模块化可重构机翼结构

补偿优化流程

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｄｕｌａｒｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅａｉｒｆｏｉｌ’ｓｓｔｒｕｃｔｕｒｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｌｏａｄｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ

步骤１　在１１ｍ翼展对应工况下对３个模块
进行常规优化设计，强度约束为所有属性区，刚度

约束为１０号翼肋与前后梁交点的升力方向位移。
步骤２　在８ｍ翼展对应工况下对模块 １和

模块 ２进行补偿优化设计，强度约束施加在模
块１和模块２对应单元，刚度约束为 ８号翼肋与
前后梁交点的升力方向位移，设计变量下限为步

骤１的优化值。
步骤３　在６ｍ翼展对应工况下对模块 １进

行补偿优化设计，强度约束施加在模块 １，刚度约
束为６号翼肋与前后梁交点的升力方向位移，设
计变量下限为步骤２的优化值。

步骤４　在８ｍ翼展对应工况下对模块 ２进

２３９
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行常规优化设计，强度约束施加在模块 １和模
块２，刚度约束为 ８号翼肋与前后梁交点的升力
方向位移，设计变量下限为步骤３的优化值。

步骤５　在１１ｍ翼展对应工况下对模块３进
行常规优化设计，强度约束为所有模块，刚度约束

为１０号翼肋与前后梁交点的升力方向位移。
步骤６　判断最大翼展结构重量是否收敛。

否则返回到步骤 １重新开始；是则结束优化输出
结果。

３　模块化可重构机翼优化设计

模块化可重构机翼设计变量包括上下蒙皮厚

度、翼肋腹板厚度、翼梁腹板厚度、翼梁缘条截面

面积和翼肋缘条截面面积。由于实际工程机翼沿

展向和弦向的结构尺寸是连续变化的，为了更好

地接近工程，本文以翼肋和翼梁站位为边界对蒙

皮和翼梁进行分区，相邻两个翼肋之间的上下蒙

皮、前后梁腹板和前后梁缘条分别用 １个设计变
量表示，每个翼肋的腹板和缘条分别用 １个设计
变量表示。整个模型包含 １１０个设计变量，变量
分布和编号情况为：

１）上蒙皮２７个分区，厚度变量为ＴＵ１～ＴＵ２７。
２）下蒙皮２７个分区，厚度变量为ＴＤ１～ＴＤ２７。
３）前梁 ９个分区，腹板厚度变量为 ＴＦ１～

ＴＦ９，缘条截面面积变量为 ＡＦ１～ＡＦ９。
４）后梁 ９个分区，腹板厚度变量为 ＴＢ１～

ＴＢ９，缘条截面面积变量为 ＡＢ１～ＡＢ９。
５）翼肋共１０个，腹板厚度为 ＴＲ１～ＴＲ１０，缘

条截面面积变量为 ＡＲ１～ＡＲ１０。
约束条件包括强度约束和刚度约束２类。其中

强度约束为：壳单元 ｖｏｎＭｉｓｅｓ应力≤４４１．０ＭＰａ，梁
单元轴向拉压应力≤４４１．０ＭＰａ。刚度约束为：翼
尖升力方向位移≤１０％的机翼半展长（重构方案
１位移≤５５０ｍｍ，重构方案２位移≤４００ｍｍ，重构
方案３位移≤３００ｍｍ）。优化目标为机翼结构重
量最小。

分析工况：按照无人机 ３种重构方案对应的
过载，首先采用军用飞机强度规范给出的载荷设

计方法，用每种翼展无人机起飞重量、过载系数和

安全系数的乘积得到总的气动载荷；再选择飞行

剖面 Ａ、Ａ′、Ｄ、Ｄ′四个设计点的载荷分布形式，展
向均按椭圆分布，Ａ′和 Ｄ′弦向按矩形分布，Ａ和 Ｄ
在１０％弦长范围按矩形分布，剩余９０％弦长按三
角形线性衰减；最后，将分布在弦平面的载荷按

５０％和 ５０％的比例分别投影到上下翼面的有限
元节点上，这样每种翼展可以得到 ４套工况作为

机翼强度分析和优化设计载荷工况。

分别采用本文考虑载荷相关性的模块化可重

构机翼结构分步补偿优化方法和传统单方案优化

方法对该模块化可重构机翼进行优化设计，２种
方法均能够收敛并给出相应的优化方案。优化后

参与优化的机翼模块重量统计结果如表３所示。
表３中“—”表示该模块未参与优化。比率

表示与本文方法相比较，采用单方案优化后相同

模块的减重百分比。

从优化结果来看，采用本文方法能够较好地收

敛到满足所有约束的最优解，但从重量统计结果来

看，为了实现机翼的模块化设计，保持模块通用性，

各翼段均不同程度的付出了重量代价，３种单方案
优化结果相对于本文方法的减重率分别为３．８１％、
４．８５％和４．６９％。由于模块３只用于１１ｍ翼展方
案的重构，本文方法和单独 １１ｍ翼展方案优化的
最优解都是６．６４ｋｇ。

由于优化模型变量数较多，这里对 ３种重构
方案都用到的模块１的上蒙皮变量优化结果进行
说明进一步说明，如表４所示。

从表４的变量统计结果来看：同一设计区在
表 ３　优化目标结果统计

Ｔａｂｌｅ３　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｂｊｅｃｔｉｖｅｒｅｓｕｌｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ

模块

编号

本文方法

模块重量／
ｋｇ

单方案优化

重构方案１
单方案优化

重构方案２
单方案优化

重构方案３

模块

重量／ｋｇ
比率／
％

模块

重量／ｋｇ
比率

／％
模块

重量／ｋｇ
比率

／％

１ ４９．０３ ４７．１６ ３．８１ ４６．６５ ４．８５ ４６．７３ ４．６９

２ ８．９４ ８．３３ ６．８２ ７．９０ １１．６３ — —

３ ６．６４ ６．６４ ０ 　 — 　— — —

表 ４　模块 １上蒙皮厚度设计变量优化结果统计

Ｔａｂｌｅ４　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｔａｔｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｅｓｉｇｎ

ｖａｒｉａｂｌｅｓｂｅｌｏｎｇｉｎｇｔｏｔｏｐｓｋｉｎｏｆＭｏｄｕｌｅ１

变量

编号

上蒙皮厚度设计变量值／ｍｍ

本文

方法

单方案优化

重构方案１
单方案优化

重构方案２
单方案优化

重构方案３

ＴＵ１ ４．２２ ４．１３ ４．２６ ４．０５
ＴＵ２ ４．７１ ４．６６ ４．５８ ４．６１
ＴＵ３ ４．１４ ３．９１ ４．１１ ４．０６
ＴＵ４ ３．７５ ３．６５ ３．５５ ３．７１
ＴＵ５ ３．８１ ３．７７ ３．７１ ３．７７
ＴＵ６ ３．４５ ３．２２ ３．４２ ３．４４
ＴＵ７ ２．８４ ２．６４ ２．６２ ２．７１
ＴＵ８ ３．１６ ３．０４ ２．９４ ２．８５
ＴＵ９ ２．５５ ２．５５ ２．４５ ２．４６
ＴＵ１０ ２．５４ ２．３４ ２．４２ ２．３４
ＴＵ１１ ２．７３ ２．６２ ２．５２ ２．４２
ＴＵ１２ ２．４１ ２．３１ ２．３８ ２．３１
ＴＵ１３ ２．３１ ２．２４ ２．１４ ２．０５
ＴＵ１４ ２．７０ ２．５６ ２．４６ ２．１７
ＴＵ１５ ２．３０ ２．２６ ２．２３ ２．０４
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３个单方案优化后的结果存在一定的差异，这与
各重构方案所选工况压心分布和总载大小有关

系。本文方法优化后各变量值基本覆盖了其余 ３
个单方案优化的结果，这是符合常理也满足模块

化结构设计要求的。

４　结　论

本文建立了适用于变设计空间优化问题的分

步补偿优化方法，并分别采用本文方法和传统单

方案优化方法对某无人机模块化可重构机翼结构

进行了优化设计。结果表明：

１）本文方法能够较好地解决模块化可重构
机翼结构的优化设计问题，优化后各模块满足强

度刚度等设计要求。

２）本文方法优化结果与单方案优化结果相
比重量略有增加，但设计和加工更加方便，经济性

更好。
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ｌｉｍｉｔｅｄｃｏｓｔｏｆｗｅｉｇｈｔ，ａｎｄｋｅｅｐｂｅｔｔｅｒｐｒａｃｔｉｃａｂｉｌｉｔｙｉｎｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｏｄｕｌａｒ；ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅ；ａｉｒｆｏｉｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ；ｓｔｅｐｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ；ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２０６１７：００
ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２０５．１５０１．００２．ｈｔｍｌ
Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（９１７３０３０５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｌｏｎｇｌｕｏ＠ｈｏｔｍａｉｌ．ｃｏｍ
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高空太阳能无人机三维航迹优化

王少奇，马东立，杨穆清，张良
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

摘 要：为提升高空太阳能无人机的飞行性能和载荷能力，综合考虑无人机运动状

态和能量获取、存储、消耗之间的耦合关系，建立了三维航迹优化模型。采用高斯伪谱法在离

散点上近似状态变量和控制变量，且在一系列配点上满足动力学方程的约束，将最优控制问题

转化为非线性规划问题。针对典型的点到点飞行任务开展了航迹优化，并与常规定高定速航

迹进行了对比。结果表明：通过调整飞行姿态，可以使高空太阳能无人机的净吸收能量提高

９．２％；综合调整飞行姿态和改变飞行高度两种措施可以获得更大的能量优势，使储能电池剩
余电量提高１８．８％。

关　键　词：太阳能无人机；航迹优化；太阳能电池；储能电池；高斯伪谱法
中图分类号：Ｖ２２１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９３６０８

　近年来，能源危机和环境污染已经成为人类
社会面临的主要挑战。太阳能无人机依靠铺设在

机翼表面的太阳能电池将太阳辐射能转化为电

能，通过电机驱动螺旋桨产生前进动力，具有可持

续、无污染的特点。高空太阳能无人机能够在平

流层飞行数天乃至数月，可以广泛应用于遥感、侦

察、通信等诸多领域，成为近年来各国研究的

热点
［１３］
。

目前，太阳能无人机昼夜闭环飞行高度和载

荷能力的进一步提升主要受太阳能电池效率和储

能电池能量密度等因素的制约
［４］
。这些子系统

技术水平的提升需要投入大量时间和经济成本。

而由于能源系统的特殊性，飞行航迹优化为提升

高空太阳能无人机飞行性能和载荷能力提供了一

个重要途径，应当引起足够的重视
［５］
。

国内外针对太阳能无人机飞行航迹优化的措

施主要集中在２个方面。一是通过改变无人机飞
行姿态，增加净吸收能量。Ｋｌｅｓｈ和 Ｋａｂａｍｂａ［６７］

利用极大值原理给出了水平面内点到点飞行任务

最优航迹的解析解。Ｓｐａｎｇｅｌｏ和 Ｇｉｌｂｅｒｔ［８９］采用
周期性样条函数来表示航迹，研究了短时间小半

径盘旋时的最优航迹。Ｍａ等［１０］
推导了最优转弯

过程的必要条件，并进一步得到了转弯过程中的

最优滚转角控制率。Ｄａｉ［１１］考虑了天气因素，结
合图谱法和 ＢｅｌｌｍａｎＦｏｒｄ搜索算法，研究了低空
水平飞行的航迹规划问题。在此基础上，Ｖａｓｉｓｈｔ、
Ｍｅｓｂａｈｉ［１２］和 Ｗｕ等［１３１４］

针对地面目标追踪、多

机联合监视等特殊任务开展了航迹优化。在这些

研究中，无人机的运动限定在二维水平面内。另

一个措施是通过改变飞行高度，利用重力储能代

替部分储能电池的作用。Ｇａｏ等［１５１７］
采用高斯伪

谱法研究了下滑过程的最优航迹，分析了重力储

能和二次电池的等价性，并提出了一种昼夜闭环

能量管理策略。Ｘｕ等［１８］
基于锂电池的充放电特

性，提出了相似的飞行策略。在这些研究中，无人

机的运动限定在二维铅垂平面内。目前国内外学

者针对太阳能无人机航迹优化的研究已经取得了

很大进展。但同时采取上述２种措施对高空太阳

qwqw
图章
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　第 ５期 王少奇，等：高空太阳能无人机三维航迹优化

能无人机在三维运动时的航迹优化研究还鲜见相

关文献资料。

本文建立了高空太阳能无人机三维航迹优化

模型，研究同时利用改变飞行姿态和飞行高度

２种措施来提升飞行性能的效果。采用高斯伪谱
法离散状态方程和约束方程，将最优控制问题转

化为非线性规划问题。针对典型的点到点飞行任

务，以储能电池剩余电量为目标函数，优化得到了

能量最优飞行航迹，并与常规定高定速航迹进行

了对比分析。

１　航迹优化建模

１．１　动力学模型
假设无人机具有纵向对称平面，如图１所示。

无风条件下的质点动力学方程为

ｘ＝Ｖｃｏｓγｃｏｓχ
ｙ＝Ｖｃｏｓγｓｉｎχ
ｚ＝Ｖｓｉｎγ

Ｖ
·

＝ Ｔ－Ｄ
ｍｇ

－ｓｉｎ( )γｇ
γ＝ Ｌｃｏｓ

ｍｇ
－ｃｏｓ( )γ ｇＶ

χ＝ Ｌｓｉｎ
ｍＶｃｏｓ



















γ

（１）

式中：ｘ、ｙ、ｚ为地面坐标系下的无人机位置坐标；
Ｖ为空速；γ为爬升角；χ为航迹偏角；为滚转
角；ｍ为无人机质量；ｇ为重力加速度；Ｌ、Ｄ和 Ｔ
分别为升力、阻力和螺旋桨推力。阻力和螺旋桨

推力平行于速度方向，升力垂直于速度方向。地

面坐标系 ＯｇＸｇＹｇＺｇ和机体坐标系 ＯｂＸｂＹｂＺｂ的
定义如图１所示。

升力 Ｌ和阻力 Ｄ可以表示为

Ｌ＝１
２ρ
Ｖ２ＳＣＬ

Ｄ＝１
２ρ
Ｖ２ＳＣ{

Ｄ

（２）

式中：ρ为空气密度；Ｓ为机翼面积；ＣＬ和ＣＤ分别

图 １　地面坐标系和机体坐标系示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅａｒｔｈｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｙｓｔｅｍａｎｄａｉｒｃｒａｆｔｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

为升力系数和阻力系数。

ＣＬ、ＣＤ受翼型、迎角 α和雷诺数 Ｒｅ的影响，
通过式（３）计算，式中系数 Ａｉｊ、Ｂｉｊ通过计算流体力
学（ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ，ＣＦＤ）方法得
到，数值见表１和表２。

ＣＬ ＝ｆＬ（α，Ｒｅ）＝∑
２

ｊ＝０
∑
２

ｉ＝０
［Ａｉｊα

ｉ
（Ｒｅ／１０５）ｊ］

ＣＤ ＝ｆＤ（α，Ｒｅ）＝∑
２

ｊ＝０
∑
２

ｉ＝０
［Ｂｉｊα

ｉ
（Ｒｅ／１０５）ｊ

{
］

（３）
飞行高度越高，侦察范围越广，对 ｚ坐标作如

下限制。

ｚ≥ Ｈｍｉｎ （４）
式中：Ｈｍｉｎ为执行任务所允许的最低飞行高度，取
１５ｋｍ。

表 １　系数 Ａｉｊ的值

Ｔａｂｌｅ１　ＶａｌｕｅｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓＡｉｊ

ｉ ｊ＝０ ｊ＝１ ｊ＝２

０ ７．９８３×１０－１ ９．２０８×１０－３ －９．７９２×１０－５

１ ５．８９８×１００ １．３９２×１０－２ ２．２５５×１０－３

２ －７．２４６×１００ ４．６１０×１０－２ －１．８９４×１０－２

表 ２ 系数 Ｂｉｊ的值

Ｔａｂｌｅ２ ＶａｌｕｅｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓＢｉｊ

ｉ ｊ＝０ ｊ＝１ ｊ＝２

０ ２．２８４×１０－２ －６．６０３×１０－４ １．４９３×１０－５

１ １．４０３×１０－１ ２．１０８×１０－４ －８．４９３×１０－５

２ １．３６２×１００ －６．４３８×１０－２ ２．９８３×１０－３

１．２ 能源系统模型

１．２．１ 太阳能电池模型

对于高空太阳能无人机，因其大部分时间飞

行在云层之上，可以忽略云层的遮挡。太阳能电

池输出电功率 Ｐｓｃ为
Ｐｓｃ ＝ＰｓｄＳｓｃηｓｃηＭＰＰＴｃｏｓκ （５）
式中：Ｐｓｄ为太阳光谱密度；Ｓｓｃ为太阳能电池面积；

ηｓｃ为太阳能电池效率；ηＭＰＰＴ为最大功率点跟踪
（ＭａｘｉｍｕｍＰｏｗｅｒＰｏｉｎｔＴｒａｃｋｉｎｇ，ＭＰＰＴ）控制器效
率；κ为太阳入射角。

太阳入射角 κ可以表示为
ｃｏｓκ＝Ｖｇｓｃ·Ｖ

ｇ
ｌｒ （６）

太阳能电池板单位法向量在地面坐标系中可

表示为

Ｖｇｓｃ ＝ＬｂｇＶ
ｂ
ｓｃ ＝Ｌｂｇ［０ ０ １］Ｔ （７）

式中：Ｌｂｇ为地面坐标系到机体坐标系的转换矩

阵；Ｖｂｓｃ为在机体坐标系中的太阳能电池板单位法
向量。

入射光线单位向量在地面坐标系中可表示为

７３９
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Ｖｇｌｒ＝

ｃｏｓαｅｓｉｎαａ

ｃｏｓαｅｃｏｓαａ

－ｓｉｎα













ｅ

（８）

式中：αｅ和 αａ分别为太阳高度角和方位角，可通
过式（９）确定。
ｓｉｎαｅ ＝ｓｉｎΦｓｉｎδ＋ｃｏｓΦｃｏｓδｃｏｓωｔ

ｃｏｓαａ ＝
ｓｉｎαｅｓｉｎΦ－ｓｉｎδ
ｃｏｓαｅｃｏｓΦ

δ＝０．１３０３πｓｉｎ（２π（２８４＋ｎｄ）／３６５）

ωｔ ＝π（ｔｈ－１２）／















１２

（９）

式中：Φ为当地纬度；δ为太阳赤纬；ωｔ为太阳时
角；ｎｄ为一年中的日子数（从１月１日开始计）；ｔｈ
为真太阳时。

１．２．２　储能电池模型
锂硫（ＬｉＳ）电池能量密度较高，具有作为太

阳能无人机二次电源的应用前景
［１９］
，其充电速率

可以表示为
［２０］

ＳＯ
·

Ｃ＝－
ＶＯＣ －（Ｖ

２
ＯＣ －４ＰＢＲＩ）

０．５

２ＱＢＲＩ
（１０）

式中：ＶＯＣ为开路电压；ＲＩ为电池内阻；ＱＢ为电池
容量；ＰＢ为电池放电功率；ＳＯＣ表示储能电池的
电量状态，定义为当前电量与最大电量的比值。

为使 ＬｉＳ电池具有更长的循环寿命，将 ＳＯＣ
的值限制在如下范围：

０．２５≤ ＳＯＣ≤０．９ （１１）
１．２．３　功率消耗模型

太阳能无人机的功率消耗部件包括电机和机

载电子设备，其中机载电子设备的功率相对较小，

在本文中忽略。电机提取功率为

Ｐｍ ＝
ＴＶ
ηｍηｐ

（１２）

式中：ηｍ为电机效率；ηｐ为螺旋桨效率。ηｐ受螺
旋桨前进比 λ和特征雷诺数 Ｒｅｐ的影响，通过
式（１３）计算。

ηｐ ＝ｆη（λ，Ｒｅｐ）＝∑
２

ｊ＝０
∑
２

ｉ＝０
［Ｃｉｊλ

ｉ
（Ｒｅｐ／１０

５
）
ｊ
］

（１３）
式中：系数Ｃｉｊ由ＣＦＤ方法得到，数值见表３，λ和

表 ３　系数 Ｃｉｊ的值

Ｔａｂｌｅ３　ＶａｌｕｅｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓＣｉｊ

ｉ ｊ＝０ ｊ＝１ ｊ＝２

０ －２．４８１×１００ ２．７８３×１００ －１．８１８×１０－１

１ ６．８８２×１００ －４．０８１×１００ －１．４３２×１００

２ －３．６４０×１００ ８．０４２×１０－１ ２．２００×１００

Ｒｅｐ的定义分别如式（１４）和式（１５）所示。

λ＝ Ｖ
ｎＤｐ

（１４）

Ｒｅｐ ＝
ρｃ０．７５Ｒ
μ

Ｖ２＋（０．７５πｎＤｐ）槡
２

（１５）

式中：Ｄｐ为螺旋桨直径；ｎ为转速；ｃ０．７５Ｒ为桨叶
７５％半径处的当地弦长；μ为空气动力黏性系数。

电机提取功率需满足：

Ｐｍ －Ｐｓｃ－ＰＢ≤０ （１６）

１．３ 优化问题描述

以 α、、ＰＢ、Ｔ为控制变量，以任务结束时刻

储能电池的电量状态 ＳＯＣｆ为目标函数，高空太阳
能无人机三维飞行航迹优化问题可以描述为最优

控制问题，即

ｍａｘ
（α，，ＰＢ，Ｔ）

ＳＯＣｆ （１７）

并满足式（１）、式（１０）组成的状态方程，同时
满足式（４）、式（１１）和式（１６）组成的过程约束
条件。

２　离散方法

第１节中的最优控制问题的时间区间定义在
［ｔ０，ｔｆ］，经式（１８）变换到［－１，１］。

τ＝
ｔ－ｔ０
ｔｆ－ｔ０

＋
ｔ－ｔｆ
ｔｆ－ｔ０

（１８）

以 Ｎ阶 ＬｅｇｅｎｄｒｅＧａｕｓｓ多项式 ＧＮ（τ）的零点

τ＝｛τ１，τ２，…，τＮ｝作为配点，τ分布在区间（－１，

１）上，添加 τ０＝－１，以 τ
 ＝｛τ０，τ１，…，τＮ｝作为

离散点。

ＧＮ（τ）＝
１
２ＮＮ！

·
ｄＮ （τ２－１）[ ]Ｎ

ｄτＮ
（１９）

以 Ｎ＋１阶 Ｌａｇｒａｎｇｅ插值多项式 Ｌｉ（τ）作为
基函数，将状态变量近似为

ｘ（τ）≈ Ｘ（τ）＝∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌｉ（τ）ｘ（τｉ） （２０）

式中：

Ｌｉ（τ）＝∏
Ｎ

ｊ＝０，ｊ≠ｉ

τ－τｊ
τｉ－τｊ

　　ｉ＝０，１，…，Ｎ （２１）

类似地，将控制变量近似为

ｕ（τ）≈ Ｕ（τ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１

珘Ｌｉ（τ）ｕ（τｉ） （２２）

式中：

珘Ｌｉ（τ）＝∏
Ｎ

ｊ＝１，ｊ≠ｉ

τ－τｊ
τｉ－τｊ

　　ｉ＝１，２，…，Ｎ （２３）

将状态变量的时间导数近似为

８３９
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∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌ
·

ｉ（τｋ）ｘ（τｉ）＝
ｔｆ－ｔ０
２
Ｖ（τｋ）ｃｏｓγ（τｋ）ｃｏｓχ（τｋ）

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌ
·

ｉ（τｋ）ｙ（τｉ）＝
ｔｆ－ｔ０
２
Ｖ（τｋ）ｃｏｓγ（τｋ）ｓｉｎχ（τｋ）

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌ
·

ｉ（τｋ）ｚ（τｉ）＝
ｔｆ－ｔ０
２
Ｖ（τｋ）ｓｉｎγ（τｋ）

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌ
·

ｉ（τｋ）Ｖ（τｉ）＝
ｔｆ－ｔ０ (２

Ｔ（τｋ）－Ｄ（τｋ）
ｍｇ

－

ｓｉｎγ（τｋ )） ｇ
∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌ
·

ｉ（τｋ）γ（τｉ）＝
ｔｆ－ｔ０ (２

Ｌ（τｋ）ｃｏｓ（τｋ）
ｍｇ

－

ｃｏｓγ（τｋ )） ｇ
Ｖ（τｋ）

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌ
·

ｉ（τｋ）χ（τｉ）＝
ｔｆ－ｔ０
２
·
Ｌ（τｋ）ｓｉｎ（τｋ）
ｍＶ（τｋ）ｃｏｓγ（τｋ）

∑
Ｎ

ｉ＝０
Ｌ
·

ｉ（τｋ）ＳＯＣ（τｉ）＝

－
ｔｆ－ｔ０
２
·
ＶＯＣ －（Ｖ

２
ＯＣ －４ＰＢ（τｋ）ＲＩ）

０．５

２ＱＢＲ





































Ｉ

（２４）
式中：ｋ＝１，２，…，Ｎ。

初始时刻状态变量满足：

Ｘ（－１）＝ｘ０ （２５）
结束时刻状态变量 Ｘ（１）采用高斯积分估计：

Ｘ（１）＝Ｘ（－１）＋
ｔｆ－ｔ０
２ ∑

Ｎ

ｋ＝１
Ａｋｆ（Ｘ（τｋ），Ｕ（τｋ），τ） （２６）

式中：Ａｋ为高斯积分系数，可表示为

Ａｋ ＝
２

（１－τｋ
２
）Ｇ′Ｎ（τｋ）

２　　ｋ＝１，２，…，Ｎ （２７）

　通过采用高斯伪谱法，将最优控制问题转化
成为非线性规划问题，待优化参数为：ｘ（τｉ），ｉ＝
０，１，…，Ｎ和 ｕ（τｉ），ｉ＝１，２，…，Ｎ。

３　优化结果分析

３．１　仿真参数
高空太阳能无人机参数见表 ４，各部件的能

量转换效率见表５。考虑一种典型的点到点飞行
任务，即从指定的初始点出发，在给定的时间到达

指定的终点。假设无人机在北京（３９．９°Ｎ）上空
飞行，日 期 为 ３月 ２１日，太 阳 光 谱 密 度 为
１３５２Ｗ／ｍ２。初始时刻为 ０ｈ，初始时刻无人机位
置坐标为［０００］Ｔｍ，储能电池电量状态 ＳＯＣ０＝
０．６；结束时刻为 ２４ｈ，结束时刻无人机位置坐标
为［０００］Ｔｍ。

表 ４　高空太阳能无人机基本参数

Ｔａｂｌｅ４　Ｂａｓｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅ

ｓｏｌａｒｐｏｗｅｒｅｄＵＡＶ

参数 数值

ｍ／ｋｇ １３４

Ｓ／ｍ２ ２５．５

Ｓｓｃ／ｍ
２ ２０．４

Ｄｐ／ｍ １．５
ｃ０．７５Ｒ／ｍ ０．１０
ＱＢ／（ｋＷ·ｈ） ２１．５
ＶＯＣ／Ｖ １２０
ＲＩ／Ω ０．１２

表 ５ 各部件能量转换效率

Ｔａｂｌｅ５ Ｅｎｅｒｇｙｃｏｎｖｅｒｓｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ
％

参数 数值

ηｓｃ ２１

ηＭＰＰＴ ９５

ηｍ ９０

３．２　结果分析
作为对比，首先给出一种常规飞行航迹。在

这种航迹中，无人机以有利速度在任务允许的最

低高度定高定速飞行。其能量管理策略为：

１）当 Ｐｓｃ＝０且 ＳＯＣ＞０．２５时，令 ＰＢ＝Ｐｍ。
２）当 Ｐｓｃ＞０且０．２５≤ＳＯＣ＜０．９时，令 ＰＢ＝

Ｐｍ －Ｐｓｃ。
３）当 Ｐｓｃ＞０且 ＳＯＣ＝０．９时，令 ＰＢ＝０。
取配点数量 Ｎ为 ５０，优化得到能量最优航

迹，与常规航迹的仿真结果对比见表 ６。与常规
航迹相比，优化航迹能使储能电池剩余电量提高

１８．８％，相当于可以使储能电池重量减小 ６．５ｋｇ。
这些重量可以省掉，也可以分配给任务载荷，将使

得飞行性能进一步提高。此外，结果显示 ＳＯＣｆ＞
ＳＯＣ０，这意味着无人机可以在储能电池剩余电量
不减小的前提下完成下一个昼夜循环，使数天乃

至数月的超长航时飞行成为可能。

图２给出了常规航迹和优化航迹对应的太阳
能电池输出电功率 Ｐｓｃ、储能电池放电功率 ＰＢ及
电机提取功率 Ｐｍ 曲线。根据优化航迹的特点，
将其分为４个阶段。在常规飞行航迹中，Ｐｓｃ的最

表 ６　仿真结果对比

Ｔａｂｌｅ６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

参数 常规航迹 优化航迹

净吸收能量／（ｋＷ·ｈ） ３１．６０ ３４．５１

ＳＯＣ最小值 ０．２６１ ０．２７２

ＳＯＣｆ ０．５６０ ０．６６５

最小飞行高度／ｋｍ １５．０ １５．０

最大飞行高度／ｋｍ １５．０ ２２．６

９３９



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 ２０１９年

图 ２　常规航迹及优化航迹功率

Ｆｉｇ．２ Ｐｏｗｅｒｏｆｃｏｍｍｏｎｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｄ

ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｆｌｉｇｈｔｐａｔｈ

大值为 ４１８９Ｗ，出现在 ｔ＝１２ｈ。而在优化航迹
中，通过改变飞行姿态，Ｐｓｃ得到提高，其最大值为
４３４４Ｗ，出现在 ｔ＝１２．９ｈ。在整个昼夜循环里，
优化航迹使太阳能无人机的净吸收能量提高了

９．２％。
在常规航迹中，无人机定高定速飞行，电机提

取功率始终为 １１０４Ｗ。而在优化航迹中，自 ｔ＝
１２．９ｈ开始，电机提取功率增大至和太阳能电池
输出电功率一致。当 １２．９ｈ＜ｔ＜１６．９ｈ时，电机
提取功率大于１１０４Ｗ；当１６．９ｈ＜ｔ＜１９．３ｈ时，
电机提取功率小于１１０４Ｗ。其中，当１８．０ｈ＜ｔ＜
１９．３ｈ时，电机提取功率为 ０Ｗ，这表示无人机无
动力滑翔。

常规航迹与优化航迹在水平面的投影如图 ３
所示。

阶段①：定高巡航
由于 Ｐｓｃ＝０Ｗ，常规航迹和优化航迹都旨在

使功率消耗最小化，因而在这一阶段中，２种航迹
的状态变量和控制变量几乎相同。如图 ４所示，
无人机在任务允许的最低高度（１５ｋｍ）以平飞最
小功率对应的有利速度（２３．３ｍ／ｓ）飞行。迎角始
终为１．５°，航迹倾角始终为０°，分别见图５（ａ）和

图 ３ 航迹在 ｘｙ平面内的投影对比

Ｆｉｇ．３ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｔｈｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｏｎｘｙｐｌａｎｅ

图 ４ 常规航迹与优化航迹的飞行高度及飞行速度对比

Ｆｉｇ．４ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅａｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｂｅｔｗｅｅｎ

ｃｏｍｍｏｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄｆｌｉｇｈｔｐａｔｈ

图５（ｂ）。螺旋桨推力约为３４．４Ｎ，储能电池放电
功率为１１０４Ｗ。

为了尽可能降低需用功率，滚转角本应为

０°。但为了满足结束时刻的边界条件，同时为了
在下一阶段获取更多的能量，无人机维持较小但

不为０°的滚转角以改变航向（见图 ５（ａ））。在该
阶段结束时刻，航迹偏角约为 １８０°，如图 ５（ｂ）
所示。

该阶段结束的标志为：Ｐｓｃ＞０。
阶段②：平飞充电
与阶段①相似，无人机依旧在任务允许的最

低高度（１５ｋｍ）以平飞最小功率对应的有利速度
（２３．３ｍ／ｓ）飞行，如图 ４所示。当 Ｐｓｃ＞Ｐｍ时，利
用剩余功率给储能电池充电。随着 Ｐｓｃ逐渐增大，
当 ｔ＝１２ｈ时，达到最大充电功率 ３１７９Ｗ，如
图２（ｂ）所示。

为了增加太阳能电池板吸收功率，无人机以

较小的滚转角来改变航向，通过这一方式，太阳能

电池获取的能量提高了０．９９ｋＷ·ｈ。
该阶段结束的标志为：ＳＯＣ达到最大值０．９，

０４９
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图 ５　常规航迹与优化航迹的迎角、滚转角、

航迹倾角和航迹偏角对比

Ｆｉｇ．５ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ，ｒｏｌｌａｎｇｌｅ，

ｆｌｉｇｈｔｐａｔｈａｎｇｌｅａｎｄｈｅａｄｉｎｇａｎｇｌｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｃｏｍｍｏｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄｆｌｉｇｈｔｐａｔｈ

如图６所示。
阶段③：爬升飞行
由于储能电池已经充满电，无人机利用剩余

功率爬升，初始爬升率为 １．５ｍ／ｓ，初始爬升角为
３．６°。随着 Ｐｓｃ的减小及 Ｐｍ的增大，爬升率逐渐
减小，在 ｔ＝１５．７ｈ时刻，爬升率减小至 ０ｍ／ｓ，无
人机到达最大高度（２２．６ｋｍ）。在爬升过程中，飞
行速度接近于当前高度对应的有利速度。爬升过

程持续 ２．８ｈ，无人机利用 ７．６ｋｍ的高度差储存
了２．７ｋＷ·ｈ的重力势能。

值得注意的是，飞行高度越高，平飞需用功率

越大，在总太阳能一定的情况下，飞行需用功率越

小，剩余功率越大。因此，为了使储能电池剩余电

量最大化，应在充满电之后再爬升，而不是爬升到

一定高度之后再充电。

和阶段②类似，通过调整滚转角和航迹偏角，
使得太阳能电池获取的能量增大了１．５４ｋＷ·ｈ。

该阶段结束的标志为：剩余功率为０Ｗ。

图 ６ 常规航迹与优化航迹的储能电池电量状态对比

Ｆｉｇ．６ Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂａｔｔｅｒｙｐａｃｋｓｔａｔｅｏｆｃｈａｒｇｅｂｅｔｗｅｅｎ

ｃｏｍｍｏｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚｅｄｆｌｉｇｈｔｐａｔｈ

阶段④：下降阶段
太阳能不足以维持在当前高度继续平飞，无

人机开始下降。在日落前，无人机保持有动力下

降，充分利用太阳能以争取尽可能长的下降时间，

在这段时间里，通过改变飞行姿态，太阳能电池获

取的能量提高了０．３８ｋＷ·ｈ。在日落之后，利用
重力势能无动力下滑。整个下降过程持续３．６ｈ。

该阶段结束的标志为：无人机到达任务允许

的最低高度。

在阶段④结束后，阶段①重新开始，形成一个
完整的循环。

在阶段③和阶段④，无人机存储并利用重力
势能，代替了部分储能电池的作用。在这 ４个阶
段里，无人机不断调整滚转角和航迹偏角以满足

结束时刻的边界条件，更重要的是通过这种方式，

太阳能电池吸收功率得到了提高。

４ 结 论

本文提出了高空太阳能无人机三维航迹优化

方法，针对一种典型的点到点飞行任务进行了航

迹优化，并与常规定高定速航迹进行了对比。主

要结论如下：

１）高斯伪谱法适用于高空太阳能无人机航
迹优化问题。

２）通过调整飞行姿态，可以使高空太阳能无
人机的净吸收能量提高９．２％。

３）结合调整飞行姿态和改变飞行高度两种
措施能够获得更大的能量优势，使储能电池剩余

电量提高１８．８％。
４）为了使储能电池剩余电量最大化，应在储

能电池充满电之后再爬升。
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（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｅｎｈａｎｃｅｔｈｅｆｌｉｇｈｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｌｏａｄｃａｐａｃｉｔｙｏｆｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｓｏｌａｒｐｏｗｅｒｅｄ
ＵＡＶ，ａｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｍｏｄｅｌｔｈａｔｅｘａｍｉｎｅｓｔｈｅｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｕｓ，ｅｎ
ｅｒｇｙａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ，ｓｔｏｒａｇｅ，ａｎｄｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．ＴｈｅＧａｕｓｓｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌｍｅｔｈｏｄｗａｓｅｍｐｌｏｙｅｄ
ｔｏｔｒａｎｓｆｏｒｍｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｂｌｅｍｉｎｔｏａｎｏｎｌｉｎｅａｒｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｔｈｒｏｕｇｈａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｎｇｔｈｅｓｔａｔｅ
ｖａｒｉａｂｌｅｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｖａｒｉａｂｌｅｓｏｎｄｉｓｃｒｅｔｅｐｏｉｎｔｓａｎｄｓａｔｉｓｆｙｉｎｇｔｈｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｎａｓｅｔｏｆ
ｃｏｌｌｏｃａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ．Ｔｈｅｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｗｅｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｆｏｒａｔｙｐｉｃａｌｐｏｉｎｔｔｏｐｏｉｎｔｍｉｓｓｉｏｎａｎｄ
ｔｈｅｏｐｔｉｍｕｍｐａｔｈｗａｓｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｃｕｒｒｅｎｔｃｏｎｓｔａｎｔａｌｔｉｔｕｄｅｃｏｎｓｔａｎｔｖｅｌｏｃｉｔｙｐａｔｈ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔ
ａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｃｈａｎｇｅｓｏｆｆｌｉｇｈｔａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｉｎｃｒｅａｓｅｔｈｅｎｅｔｅｎｅｒｇｙｏｆｓｏｌａｒｐｏｗｅｒｅｄＵＡＶｂｙ９．２％．Ｂｙｃｏｍ
ｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎｏｆｃｈａｎｇｉｎｇｆｌｉｇｈｔａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅａｎｄｆｌｉｇｈｔａｌｔｉｔｕｄｅ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｏｐｔｉｍｕｍｐａｔｈｂｒｉｎｇｓ
ｍｏｒｅｅｎｅｒｇｙｐｒｏｆｉｔｓ，ｗｈｉｃｈｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｂａｔｔｅｒｙｐａｃｋｆｉｎａｌｓｔａｔｅｏｆｃｈａｒｇｅｂｙ１８．８％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｏｌａｒｐｏｗｅｒｅｄＵＡＶ；ｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ；ｓｏｌａｒｃｅｌｌ；ｂａｔｔｅｒｙｐａｃｋ；Ｇａｕｓｓｐｓｅｕｄｏｓｐｅｃｔｒａｌ
ｍｅｔｈｏｄ

Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１０２９１４：５９
ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１０２５．１１３４．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｕａａ＿ｙａｎｇｌｉ＠１６３．ｃｏｍ
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基于多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ的浓雾图像增强
高原原１，，胡海苗２

（１．中国电子科技集团公司信息科学研究院，北京 １０００８６；　２．北京航空航天大学 计算机学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对现有算法增强雾气分布不均匀的浓雾图像效果不理想的问题，提出了
一种基于多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ的浓雾图像增强算法。该算法不同于传统的利用全局统
计量获取动态截断值的 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法，首先将图像划分为多个子块，计算出适合不同浓度雾气
的动态截断值；然后，利用动态截断值对高频细节信息进行动态范围调整，得到多幅局部最优

的图像；最后，融合多幅局部最优图像生成高质量的结果，从而实现浓雾图像每个区域细节的

增强。实验结果表明，所提算法能够有效去除不均匀浓雾，并保证去雾后图像的亮度保持在适

合人眼观察的范围。

关　键　词：图像去雾；图像增强；图像分解；多子块增强；浓雾图像
中图分类号：ＴＰ３９１
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９４４０８

　　随着计算机性能的提高和多媒体技术的快速
发展，以及人们对社会公共安全的日益关注，大量

的监控摄像头应用在智能车辆、停车场、社区监

控、海陆交通监控、城市安保和军事侦察等重要场

所
［１３］
。然而，视频监控系统对天气条件非常敏

感，尤其是在出现频繁且分布区域广泛的雾天。

雾天情况下，图像容易出现对比度降低、细节特征

被覆盖、色彩严重失真等现象
［４］
。这些低质量的

图像因为信息量不足，严重影响了户外计算机视

觉系统的效用。退化的雾天图像不仅会影响目标

的观测，还会使识别、取证、事件分析变困难。因

此，研究如何利用图像处理技术消除雾天对成像

系统的不利影响是计算机视觉领域中一个非常有

意义的问题，具有广阔的应用前景。

现有图像去雾算法从是否利用物理模型的角

度，可粗略分为２类：基于图像恢复的方法和基于
图像增强的方法。基于物理模型的雾天图像恢复

是考虑雾天图像退化原因，利用大气散射模型通

过求解模型中的相关参数，反解出无雾图像，从而

改善图像质量，其目的在于还原真实无雾场景。

基于图像增强技术的去雾是不考虑图像退化的原

因，仅考虑图像呈现的低对比度、低饱和度等特

征，通过对图像有用信息进行增强同时抑制或者

去除不需要的信息，来改善图像质量、提高图像的

清晰度。

基于物理模型的雾天图像恢复方法主要包

括基于偏振特性的方法
［５８］
、基于偏微分方程的

方法
［９１０］
、基于深度信息的方法

［１１１４］
、基于先验

知识或假设的方法
［１５２０］

和 基 于 深 度 学 习 的

方法
［２１２３］

。

基于偏振特性的方法是以光的偏振特性为基

础，依靠硬件的支持且需要多幅图像才能完成模

型参数估计，具有局限性。而基于偏微分方程的

方法和基于深度信息的方法通常需要一定程度的

人工交互操作，无法做到自动处理。因此，日常监

控系统的工程实践中并不常用。

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905012&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 高原原，等：基于多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ的浓雾图像增强

基于先验知识或假设的方法是利用单散射模

型中参数的特性，人为设置一些约束条件，从而使

得参数可解，目前已取得了突破性的进展
［１５２０，２４］

。

基于深度学习的方法不需要人工设计特征提取

器，而是由机器自动学习获得，典型的工作包括：

Ｃａｉ等［２１］
提出 ＤｅｈａｚｅＮｅｔ网络结构，利用特殊设

计的卷积神经网络来学习雾天图像的特征，解决

手工特征设计的难点。Ｒｅｎ等［２２］
考虑雾天图像

的多尺度特征，提出多尺度卷积神经网络学习雾

天图像的特征估计透射率。Ｌｉ等［２３］
利用变形的

大气散射模型，提出 ＡｌｌｉｎＯｎｅ去雾卷积神经网
络，它可从有雾图像直接估计无雾图像。

基于物理模型的雾天图像恢复方法虽然在解

决问题的思路上存在区别，但是最终目标都是通

过单散射模型求解无雾的图像。然而，单散射模

型假设场景光辐射充足且非常均匀，适合描述薄

雾条件下的场景成像过程。浓雾情况下，悬浮颗

粒的浓度变大时，可见光的穿透能力变弱，地表场

景光辐射出现衰减，若仍利用单散射模型进行去

雾处理，图像会出现亮度偏低、细节凸显不明显的

情况。

可见，浓雾图像更适合使用增强方法进行处

理。图像增强方法忽略图像降质原因，主要以提

升图像细节来改善图像清晰度。典型的雾天图像

增强方法包括直方图均衡化方法 （Ｈｉｓｔｏｇｒａｍ
Ｅｑｕａｌｉｚａｔｉｏｎ，ＨＥ）［２５２９］、曲波变换［３０］

和 Ｒｅｔｉｎｅｘ
算法。

直方图均衡化方法可对图像的像素值进行非

线性重映射，从而重新分配像素值，使其尽可能地

均衡分布，实现对比度的增强。典型的直方图均

衡化方法主要包括全局直方图均衡化方法
［２５］
、局

部直方图均衡化方法
［２６］
、限制对比度自适应直方

图均衡化方法（ＣｏｎｔｒａｓｔＬｉｍｉｔｅｄＡｄａｐｔｉｖｅＨｉｓｔｏ
ｇｒａｍＥｑｕａｌｉｚａｔｉｏｎ，ＣＬＡＨＥ）［２７］、广义直方图均衡
化方法

［２８］
和 内容自适应的直方图均衡化方

法
［２９］
。直方图均衡化方法以合并数量较少的像

素为代价完成像素值的重新分布，这会造成细节

信息的丢失或图像模糊。

曲波变换是在小波变换基础上发展起来的多

尺度分析方法。Ｅｒｉｋｓｓｏｎ［３０］利用曲波变换的优
势，采用基于曲波的消失点检测对雾天图像进行

了自动去雾处理。然而，该类方法将整幅图像作

为一个整体进行操作，不能保证一些关注区域得

到所需要的增强效果。

Ｒｅｔｉｎｅｘ算法通过分离图像的低频分量和高
频分量，然后移除低频分量，调整高频分量动态范

围，实现对高频分量的放大，来完成细节的突出显

示。从单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ（ＳｉｎｇｌｅＳｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ，ＳＳＲ）
算法到多尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ（ＭｕｌｔｉｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ，ＭＳＲ）
算法，再到带颜色恢复的多尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ（Ｍｕｌｔｉ
ＳｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘｗｉｔｈＣｏｌｏｒＲｅｓｔｏｒｅ，ＭＳＲＣＲ） 算
法

［３１３３］
。Ｒｅｔｉｎｅｘ算法在图像浓雾去除中的应用

取得了一定的成果。Ｒｅｔｉｎｅｘ可以在灰度动态范
围压缩、细节增强和颜色恒定３方面达到平衡，对
各种场景的雾天图像都适用，因而一直受到国内

外学者的广泛关注
［３４３６］

。

然而，Ｒｅｔｉｎｅｘ用于浓雾图像增强时，通过全
局均值统计量来对高频分量的动态范围进行截断

量化
［３１３２］

，对浓度分布均匀的雾天图像处理效果

较好。当浓度分布不均匀时，由于每个区域的最

优动态截断并不统一，无法保证每个区域的增强

效果。因此，本文提出多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ
算法，通过结合局部统计信息，获取多个局部最优

的增强图像，再融合多个局部最优的图像获得最

终的增强图像。实验结果表明，本文方法能够有

效去除图像中浓雾的影响，并保证去雾后图像的

亮度保持在适合人眼观察的范围。

１　单尺度Ｒｅｔｉｎｅｘ算法及其问题分析

１．１　单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法
Ｒｅｔｉｎｅｘ算法中，图像可表示为低频分量和高

频分量的乘积形式：

Ｉ（ｘ，ｙ）＝Ｌ（ｘ，ｙ）Ｒ（ｘ，ｙ） （１）
式中：Ｉ为采集设备获取的图像信息；Ｌ为不受关
注的低频分量；Ｒ为能够体现物体真实细节特征
的高频分量；（ｘ，ｙ）为像素的位置。利用 Ｒｅｔｉｎｅｘ
算法实现图像对比度增强和色彩复原过程中，如

何去除低频分量获取图像高频分量是其中一个关

键环节。

应用最为广泛的单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ是由中心／环
绕理论发展而来，核心思想是：每个像素所包含的

不受关注的低频分量是通过赋予其邻域像素不同

的权重来进行估计的，权重的取值由一个函数来

确定。数学表达式形式为

Ｌ（ｘ，ｙ）＝Ｉ（ｘ，ｙ）Ｇ（ｘ，ｙ） （２）

式中：“”表示卷积运算；Ｇ（ｘ，ｙ）为中心／环绕函
数，通常采用高斯函数，公式如下：

Ｇ（ｘ，ｙ）＝κｅ
ｘ２＋ｙ２
ｃ２ （３）

Ｇ（ｘ，ｙ）ｄｘｄｙ＝１ （４）

式中：κ为归一化因子；ｃ为高斯函数的尺度参数。

５４９
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为便于计算，将式（２）两边取对数，单尺度
Ｒｅｔｉｎｅｘ提取高频分量 ｒＳＳＲ过程可表示为
ｒＳＳＲ（ｘ，ｙ）＝ｌｏｇ（Ｒ（ｘ，ｙ））＝
　　ｌｏｇ（Ｉ（ｘ，ｙ））－ｌｏｇ（Ｇ（ｘ，ｙ）Ｉ（ｘ，ｙ）） （５）

经过式（５）的处理，图像高频分量被提取，但
对将其作为最终的增强结果并不适合观察，如

图１（ｂ）所示。接下来，还需对高频分量进行截断
量化拉伸。首先，计算出高频分量的均值 Ｍｅａｎ和
均方差 Ｖａｒ，得到动态范围的截断值 Ｍｉｎ和 Ｍａｘ：
Ｍｉｎ＝Ｍｅａｎ－Ｄｙｎａｍｉｃ·Ｖａｒ （６）
Ｍａｘ＝Ｍｅａｎ＋Ｄｙｎａｍｉｃ·Ｖａｒ （７）
式中：Ｄｙｎａｍｉｃ为动态范围控制参数。然后，对高
频分量进行线性映射，获得最终增强后的图像

Ｖａｌｕｅ：

Ｖａｌｕｅ（ｘ，ｙ）＝
ｒＳＳＲ（ｘ，ｙ）－Ｍｉｎ
Ｍａｘ－Ｍｉｎ

（８）

量化拉伸后结果如图 １（ｃ）所示，显然，与
图１（ｂ）比较，其动态范围更合理，更适合观察显示。
１．２　问题分析

传统的单尺度Ｒｅｔｉｎｅｘ算法易于实现，且具有

图 １　单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ处理结果

Ｆｉｇ．１ ＰｒｏｃｅｓｓｅｄｒｅｓｕｌｔｏｆｓｉｎｇｌｅｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ

较好的图像增强效果，但其仍具有如下的缺陷：利

用全局均值统计量来进行高频细节信息动态范围

调整并不适合所有图像，因为当雾气浓度分布不

均匀时，每个区域的均值差别较大，最优动态截断

范围并不一致。

如图 ２所示，当利用浓雾区域（图 ２（ａ）中下
方矩形区域）的均值统计量计算动态截断范围

时，浓雾区域去雾更为彻底（例如：图２（ｂ）中工人
的腿部），但薄雾区域却出现了过增强（例如：

图２（ｂ）中 图 像 顶 部）。当 利 用 了 薄 雾 区 域
（图２（ａ）中上方矩形区域）的均值统计量计算动
态截断范围时，薄雾区域未出现过增强，但浓雾区

域去雾却不彻底。

图 ２ 利用不同局部均值统计拉伸量化后结果

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｅｔｃｈｅｄｑｕａｎｔｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｕｓｉｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏｃａｌｍｅａｎｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ

２　多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法
针对第１节关键问题，本文提出基于多子块

协同单尺度Ｒｅｔｉｎｅｘ算法，该算法将图像划分为多
个子块进行均值统计并计算动态截断值，再利用

各截断值分别获得多个局部最优的增强图像，最

后，融合各增强图像获得最终的增强结果。算法

流程如图３所示。下面对关键部分的实施细节进
行介绍。

１）高频细节信息分解：本文将图像分解为低
频分量和高频分量所采用方法与传统单尺度 Ｒｅｔ
ｉｎｅｘ思想一样。只不过，为了抑制光晕，所用低通
滤波器选用保持边缘滤波器引导滤波器［３７］

，获

取的高频细节分量为 ｒＳＳＲ。
２）多子块划分：雾气的浓度通常具有一定的

规律性，呈现连续变化的趋势。为了使不同浓度

的有雾区域尽可能地聚集到同一个子块且不影响

运行速度，本文在水平和垂直方向上将图像划分

图 ３　基于多子块协同的单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法流程

Ｆｉｇ．３　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｕｌｔｉｂｌｏｃｋｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｓｉｎｇｌｅｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘａｌｇｏｒｉｔｈｍ

６４９



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 高原原，等：基于多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ的浓雾图像增强

为 Ｍ行和 Ｎ列。值得注意的是，划分子块越多雾
气浓度划分越准确，但子块过小又会影响动态截

断效果，因此，一般情况下 Ｍ和 Ｎ的取值应满足：

Ｍ≥ Ｈ
２００

Ｎ≥ Ｗ{
２００

（９）

式中：Ｗ和 Ｈ分别为图像的宽度和高度。之后，
形成 ｋ个子块［Ｄ′１，Ｄ′２，…，Ｄ′ｋ］，ｋ＝ＭＮ。这 ｋ个
子块所对应的高频细节分量为［ｒＳＳＲ１，ｒＳＳＲ２，…，
ｒＳＳＲｋ］。

３）多个动态截断值获得多幅增强图像：对每
一高频细节分量子块 ｒＳＳＲｎ，ｎ＝［１，２，…，ｋ］，统计
其均值 Ｍｅａｎｎ和均方差 Ｖａｒｎ，并计算出动态范围
的截断值 Ｍｉｎｎ和 Ｍａｘｎ：
Ｍｉｎｎ ＝Ｍｅａｎｎ －Ｄｙｎａｍｉｃ·Ｖａｒｎ （１０）
Ｍａｘｎ ＝Ｍｅａｎｎ ＋Ｄｙｎａｍｉｃ·Ｖａｒｎ （１１）

然后，利用每对动态范围截断值对高频细节分

量进行线性映射，获得多幅增强后的图像 Ｖａｌｕｅ′ｎ：

Ｖａｌｕｅ′ｎ（ｘ，ｙ）＝
ｒＳＳＲ（ｘ，ｙ）－Ｍｉｎｎ
Ｍａｘｎ－Ｍｉｎｎ

　　ｎ＝１，２，…，ｋ

（１２）

４）图像融合：为了在图像细节增强和图像过
增强之间寻找平衡点，本文最后将多个局部最优

的增强图像进行线性加权组合，其数学表达式为

ｒ（ｘ，ｙ）＝∑
ｋ

ｎ＝１
ｗｎＶａｌｕｅ′ｎ（ｘ，ｙ）　　ｎ＝１，２，…，ｋ

（１３）
式中：ｒ为多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ的输出结果；
ｗｎ为第 ｎ个局部最优增强图像的权重，满足条件：

∑
ｋ

ｎ＝１
ｗｎ ＝１ （１４）

　　一般情况下 ｗ１＝ｗ２＝… ＝ｗｋ＝１／ｋ。

３　实验结果与分析

为了验证本文算法的效果，本节将展示与典

型图像去雾算法的对比结果。现有基于图像增强

的图像去雾方法效果较好的主要有基于直方图均

衡化的方法和 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法。由于基于直方图均
衡化的方法对浓雾图像的清晰度提升有限，本文

取经典 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法进行对比。此外，本文还提供
了基于引导滤波的暗原色（ＤａｒｋＣｈａｎｎｅｌＰｒｉｏｒ
ｂａｓｅｄｏｎＧｕｉｄｅｄｆｉｌｔｅｒ，ＧＤＣＰ）算法［３７］

、Ｈａｚｅｌｉｎｅ
算法

［２０］
和 ＤｅｈａｚｅＮｅｔ算法［２１］

的结果。ＧＤＣＰ算
法是暗原色算法的改进，利用局部先验知识进行

图像去雾，公认效果较好，使用最为广泛。Ｈａｚｅ
ｌｉｎｅ是利用全局先验进行去雾的算法，有利于图
像去雾后防止色彩过饱和。ＤｅｈａｚｅＮｅｔ是基于深
度学习的去雾算法，由机器自动学习获得雾天图

像特征完成去雾，解决了手工设计特征的问题。

另外，为了验证本文算法改进单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ的必
要性，还提供了经典 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法的结果进行
对比。

主观评价方法的结果完全由人眼的主观感受

决定，能够比较准确地反映视频的质量，但却无法

定量测量。本文算法主要用于提升图像细节和边

缘，因此，为了验证去雾结果的客观效果，本文利

用信息熵（ｈ）［３８］、新增可见比（ｅ）和可视边缘梯
度信息（γ）［３９］来对增强后图像进行客观质量评
价。去雾效果对比示例如图４～图６所示。

图 ４　去雾效果对比示例 １

Ｆｉｇ．４　Ｅｘａｍｐｌｅ１ｏｆｄｅｆｏｇｇｅｄｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ
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图 ５　去雾效果对比示例 ２

Ｆｉｇ．５　Ｅｘａｍｐｌｅ２ｏｆｄｅｆｏｇｇｅｄｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

图 ６　去雾效果对比示例 ３

Ｆｉｇ．６　Ｅｘａｍｐｌｅ３ｏｆｄｅｆｏｇｇｅｄｒｅｓｕｌｔｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

　　ＧＤＣＰ算法基于单散射模型，场景光辐射的
衰减被忽略，较适合薄雾图像，处理浓雾图像时，

图像亮度无法得到保证。如图５（ｃ）所示，图像虽
然实现了去雾，但是亮度明显变低，细节难以辨

识。Ｈａｚｅｌｉｎｅ算法根据雾天图像中相同颜色的
像素分布在一条直线的规律，通过聚类找到许多

雾线，并假设半径最长的点透射率为 １，反解出无
雾图像。然而，半径最长的点透射率不一定是 １，
所以会残留较多雾气，如图 ４（ｄ）、图 ５（ｄ）所示。
ＤｅｈａｚｅＮｅｔ算法对大量有雾和无雾图像对进行训

练，利用了深度学习的优势，但其仍基于单散射模

型。因此，利用 ＤｅｈａｚｅＮｅｔ算法进行浓雾图像的
去除会出现去雾失败的情况，如图 ４（ｅ）和
图６（ｅ）所示。经典 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法和本文算法不考
虑退化因素，从增强的角度对图像进行清晰化，从

灰度动态范围压缩、细节增强和颜色恒定几个方

面展现出了优势。而且，由于本文算法考虑了不

同区域动态截断值不同的特性，进行了多个子块

协同处理，因此，去雾效果较 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法更好，如
图４（ｆ）和图６（ｆ）所示。

８４９
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上述主观评价反映了图像增强的视觉质量。

为了对图像质量进行定量的比较，还需对处理后

图像进行客观评估。客观质量评估主要用于对图

像的某些重要特征进行定量的描述。表 １～表 ３
给出了上述信息熵（ｈ）、新增可见比（ｅ）和可视边
缘梯度信息（γ）的计算结果，每幅图像的最优结
果已加粗标注。其中，新增可见比和可视边缘梯

度信息是专门用于去雾结果盲评估的评价指标。

信息熵用来描述图像的平均信息量，在不引

起失真的情况下，其值越大代表所含的细节越丰

富。从信息熵的对比结果中可以看出，本文算法

的信息熵并非最高，这是因为，Ｒｅｔｉｎｅｘ算法采用
动态截断的方法进行量化拉伸得到最终的增强结

果，会有部分信息量的损失，但仍优于对比的大多

数算法。

新增可见比和可视边缘梯度信息是衡量细节

增强情况的指标，通常，其值越大表明去雾后图像

可视边缘和细节的强度越大、数量越多。从

表１～表３的结果可以看出，本文算法要明显优
于其他对比算法。这意味着，虽然部分算法增强

表 １　图 ４去雾后客观指标评价结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｅｖａｌｕａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｄｅｆｏｇｇｅｄｉｍａｇｅｓｉｎＦｉｇ．４

图像编号 ｈ ｅ γ

图４（ｂ） ６．５７ ２８４．２０ ８．４２

图４（ｃ） ６．９２ ５６．９６ ３．８２

图４（ｄ） ７．３８ ２４７．７０ ７．０７

图４（ｅ） ５．４３ ８．８７ ２．２１

图４（ｆ） ７．２４ ２８６．７３ ９．４７

表 ２　图 ５去雾后客观指标评价结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｅｖａｌｕａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｄｅｆｏｇｇｅｄｉｍａｇｅｓｉｎＦｉｇ．５

图像编号 ｈ ｅ γ

图５（ｂ） ６．２３ ２．３８ ４．６０

图５（ｃ） ６．９４ １．３６ １．８９

图５（ｄ） ７．１１ ０．１０ ３．０３

图５（ｅ） ７．４６ ０．５１ １．６７

图５（ｆ） ６．３８ ４．３５ ６．１８

表 ３　图 ６去雾后客观指标评价结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｏｂｊｅｃｔｉｖｅｉｎｄｉｃａｔｏｒｅｖａｌｕａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｄｅｆｏｇｇｅｄｉｍａｇｅｓｉｎＦｉｇ．６

图像编号 ｈ ｅ γ

图６（ｂ） ６．５９ ２４８．６７ ７．４８

图６（ｃ） ６．４６ ２８３．４６ ３．４７

图６（ｄ） ７．５３ ２８１．３９ ６．７８

图６（ｅ） ５．４３ ９．３９ １．３７

图６（ｆ） ７．３７ ３５８．３６ １３．１３

后细节要多于本文算法，但可视能力却要弱于本

文算法。

４　结　论

本文在单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法基础上提出了多
子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ浓雾去除算法。经实验
验证，得到：

１）本文算法考虑了雾气不均匀的浓雾图像
特征，针对每个局部的均值统计量不一致的情况，

改进了经典单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ量化拉伸的过程，从而
增强了 Ｒｅｔｉｎｅｘ算法的鲁棒性。

２）本文算法可以实现较优的去雾性能，与其
他典型去雾算法相比有所提高。

通过实验验证，本文算法的图像去雾效果得

到了提升，一定程度上提高了图像的清晰度。在

未来，可以改进该算法，增加多个增强图像融合的

自适应性，从而取得更好的去雾效果。
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［２７］ＺＵＩＤＥＲＶＥＬＤＫ．Ｃｏｎｔｒａｓｔｌｉｍｉｔｅｄａｄａｐｔｉｖｅｈｉｓｔｏｇｒａｍｅｑｕａｌｉｚａ

ｔｉｏｎ［Ｍ］∥ＪＡＭＥＳＡ．Ｇｒａｐｈｉｃｓｇｅｍｓ．ＳａｎＤｉｅｇｏ，ＣＡ：Ａｃａｄｅｍｉｃ

ＰｒｅｓｓＰｒｏｆｅｓｓｉｏｎａｌ，Ｉｎｃ．，１９９４：４７４４８５．

［２８］ＸＵＨ，ＺＨＡＩＧ，ＷＵＸ，ｅｔａｌ．Ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｅｑｕａｌｉｚａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＭｕｌｔｉｍｅｄｉａ，

２０１４，１６（１）：６８８２．

［２９］ＷＡＮＧＳＨ，ＣＨＯＷ，ＪＡＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｔｒａｓｔｄｅｐｅｎｄｅｎｔｓａｔｕｒａ

ｔｉｏｎａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｆｏｒｏｕｔｄｏｏｒｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ｔｈｅＯｐｔｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙｏｆＡｍｅｒｉｃａＡＯｐｔｉｃｓＩｍａｇｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅａｎｄ

Ｖｉｓｉｏｎ，２０１７，３４（１）：２５３２２５４２．

［３０］ＥＲＩＫＳＳＯＮＢ．Ａｕｔｏｍａｔｉｃｉｍａｇｅｄｅｗｅａｔｈｅｒｉｎｇｕｓｉｎｇｃｕｒｖｅｌｅｔ

ｂａｓｅｄｖａｎｉｓｈｉｎｇｐｏｉｎｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｏｎＰｕｒｅ

ａｎｄＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，２００７，３（５）：２１９２３２．

［３１］ＺＩＡＲ．Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆａｃｅｎｔｅｒ／ｓｕｒｒｏｕｎｄＲｅｔｉｎｅｘ：Ｐａｒｔ１．Ｓｉｇｎａｌ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｄｅｓｉｇｎ：ｃｒ１９８１９４［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，

１９９５．

［３２］ＪＯＢＳＯＮＤＪ，ＧＬＥＮＮＡＷ．Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆａｃｅｎｔｅｒ／ｓｕｒｒｏｕｎｄ

Ｒｅｔｉｎｅｘ：Ｐａｒｔ２．Ｓｕｒｒｏｕｎｄｄｅｓｉｇｎ：ｔｍ１１０１８８［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔｏｎ，

Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡ，１９９５．

［３３］ＲＡＨＭＡＮＺＵ，ＪＯＢＳＯＮＤＪ，ＷＯＯＤＥＬＬＧＡ．ＭｕｌｔｉｓｃａｌｅＲｅｔ

ｉｎｅｘｆｏｒｃｏｌｏｒｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｍａｇｅＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２００２：１００３１００６．

［３４］ＷＡＮＧＷ，ＬＩＢ，ＺＨＥＮＧＪ，ｅｔａｌ．ＡｆａｓｔｍｕｌｔｉｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｃｏｌｏｒｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＷａｖｅｌｅｔＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＰａｔｔｅｒｎＲｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎ．Ｐｉｓｃａ

ｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００８：８０８５．

［３５］肖胜笔，李燕．具有颜色保真性的快速多尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ去雾

算法［Ｊ］．计算机工程与应用，２０１５，５１（６）：１７６１８０．

ＸＩＡＯＳＢ，ＬＩＹ．ＦａｓｔｍｕｌｔｉｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｏｆｉｍａｇｅ

ｈａｚｅｒｅｍｏｖａｌｗｉｔｈｃｏｌｏｒｆｉｄｅｌｉｔｙ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄ

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１５，５１（６）：１７６１８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３６］ＷＡＮＧＪ，ＬＵＫ，ＸＵＥＪ，ｅｔａｌ．Ｓｉｎｇｌｅｉｍａｇｅｄｅｈａｚｉｎｇｂａｓｅｄｏｎ

ｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌａｎｄＭＳＲＣＲａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＣｉｒｃｕｉｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓｆｏｒＶｉｄｅｏＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，２８

（９）：２１９０２１９９．

［３７］ＨＥＫＭ，ＳＵＮＪ，ＴＡＮＧＸＯ．Ｇｕｉｄｅｄｉｍａｇｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＰａｔｔｅｒｎＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＭａｃｈｉｎｅＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，

２０１３，３５（６）：１３９７１４０９．

［３８］ＹＥＺ，ＭＯＨＡＭＡＤＩＡＮＨ，ＹＥＹ．Ｄｉｓｃｒｅｔｅｅｎｔｒｏｐｙａｎｄｒｅｌａｔｉｖｅ

ｅｎｔｒｏｐｙｓｔｕｄｙｏｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｏｆｕｎｄｅｒｗａｔｅｒａｎｄａｒｉａｌ

ｉｍａｇｅｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｎｔｒｏｌＡｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００７：３１３３１８．

［３９］ＨＡＵＴＩＥＲＥＮ，ＴＡＲＥＬＪＰ，ＡＵＢＥＲＴＤ，ｅｔａｌ．Ｂｌｉｎｄｃｏｎｔｒａｓｔ

ｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｂｙｇｒａｄｉｅｎｔｒａｔｉｏｉｎｇａｔｖｉｓｉｂｌｅｅｄｇｅｓ

［Ｊ］．ＩｍａｇｅＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＳｔｅｒｅｏｌｏｇｙ，２００８，２７（２）：８７９５．
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　第 ５期 高原原，等：基于多子块协同单尺度 Ｒｅｔｉｎｅｘ的浓雾图像增强

　作者简介：

　高原原　女，博士研究生，工程师。主要研究方向：图像处理。 胡海苗　男，副教授。主要研究方向：图像处理。

Ｆｏｇｇｙｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｂｌｏｃｋｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄ
ｓｉｎｇｌｅｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ

ＧＡＯＹｕａｎｙｕａｎ１，，ＨＵＨａｉｍｉａｏ２

（１．ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓＡｃａｄｅｍｅ，ＣｈｉｎａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＧｒｏｕｐＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｔｈｅｅｘｉｓｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｒｅｎｏｔｉｄｅａｌｔｏｅｎｈａｎｃｅｆｏｇｇｙｉｍａｇｅｓｗｉｔｈ
ｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｆｏｇｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｆｏｇｇｙｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｂｌｏｃｋ
ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｄｓｉｎｇｌｅｓｃａｌｅＲｅｔｉｎｅｘ．ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｏｍｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌＲｅｔｉｎｅｘａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｔｈａｔｕｓｅｔｈｅｇｌｏｂａｌｓｔａｔｉｓｔｉｃｔｏ
ｏｂｔａｉｎｄｙｎａｍｉｃｔｒｕｎｃａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓ，ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｉｒｓｔｄｉｖｉｄｅｓｔｈｅｉｍａｇｅｉｎｔｏｓｅｖｅｒａｌｓｕｂｂｌｏｃｋｓｔｏｃａｌ
ｃｕｌａｔｅｄｙｎａｍｉｃｔｒｕｎｃａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｒｅａｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｓｏｆｆｏｇ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｄｙ
ｎａｍｉｃｒａｎｇｅｏｆｄｅｔａｉｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｉｓａｄｊｕｓｔｅｄｗｉｔｈｔｈｅｓｅｄｙｎａｍｉｃｔｒｕｎｃａｔｉｏｎｖａｌｕｅｓｔｏｏｂｔａｉｎｍｕｌｔｉｐｌｅｌｏｃａｌｌｙｏｐ
ｔｉｍａｌｉｍａｇｅｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｆｉｎａｌｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｉｍａｇｅｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙｆｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｐｌｅｏｐｔｉｍａｌｌｏｃａｌｉｍａｇｅｓ．Ｔｈｉｓ
ｓｔｒａｔｅｇｙｅｎａｂｌｅｓｔｈｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｏｆｄｅｔａｉｌｉｎｅａｃｈａｒｅａｏｆａｆｏｇｇｙｉｍａｇｅ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ
ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄａｌｇｏｒｉｔｈｍｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｍｏｖｅｔｈｅｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｆｏｇａｎｄｅｎｓｕｒｅｔｈａｔｔｈｅｂｒｉｇｈｔｎｅｓｓｏｆｄｅｆｏｇｇｅｄ
ｉｍａｇｅｉｓｋｅｐｔｗｉｔｈｉｎａｒａｎｇｅｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｈｕｍａｎｅｙｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｉｍａｇｅｄｅｆｏｇｇｉｎｇ；ｉｍａｇｅｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ；ｉｍａｇｅｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ；ｍｕｌｔｉｂｌｏｃｋｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔ；ｆｏｇ
ｇｙｉｍａｇｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９０６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１０１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１１２３０８：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１１６．１１０６．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１８０１４４８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇｙｙ００２００５＠１６３．ｃｏｍ
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２０１９年 ５月
第４５卷 第５期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１８０８２９；录用日期：２０１８１１３０；网络出版时间：２０１８１２１８０８：４６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１２．１６１１．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：装备预研基金 （９１４０Ａ２７０２０２１５ＪＢ４０００１）；国防预研项目 （５１３２７０３０１０４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｔｈｅｒｏｉｃ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：邱文昊，黄考利，连光耀，等．基于ＦＦＳ故障行为模型的等效故障注入方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（５）：
９５２９６０．ＱＩＵＷ Ｈ，ＨＵＡＮＧＫＬ，ＬＩＡＮＧＹ，ｅｔａｌ．ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＦＦＳｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（５）：９５２９６０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４８６

基于 ＦＦＳ故障行为模型的等效故障注入方法
邱文昊１，２，黄考利１，２，，连光耀２，张西山２

（１．陆军工程大学石家庄校区，石家庄 ０５０００３；　２．中国人民解放军３２１８１部队，石家庄 ０５０００３）

　　摘　　　要：针对测试性验证试验中部分故障模式不可注入，或注入后易导致装备出现
不可修复的损坏等问题，提出了基于“故障模式功能状态”（ＦＦＳ）故障行为模型的等效故障
注入方法。首先，对 ＦＦＳ总体建模思路进行了描述，提出将“功能”作为基本建模要素，在分析
装备自身多元建模信息的基础上，建立了故障行为模型。其次，对各相关矩阵和行为状态向量

进行了定义，研究了故障模式、功能、状态间的不确定信息表征方法，提出了故障模式状态相
关矩阵的求解方法。最后，给出了等效故障模式的定义和基于 ＦＦＳ故障行为模型的等效故障
注入流程。将所提方法应用于某装备发射控制系统，结果表明，所提方法能够实现等效故障注

入，故障注入率提高约１６．７％。
关　键　词：测试性验证试验；等效故障；多元信息；故障行为模型；行为特性
中图分类号：Ｖ２１９；ＴＨ７０７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９５２０９

　　基于故障注入的测试性验证试验是指在装备
使用或内场环境中，采用故障注入技术对故障模

式进行有效复现，并用测试性设计规定的方法进

行检测／隔离［１］
。基于故障注入的试验方法的关

键技术是故障注入
［２３］
，其试验结果是评估测试

性水平的主要信息来源
［４５］
。

随着新型装备不断向复杂化、集成化方向发

展，面向实装的故障注入出现许多新问题：①装备
物理封装严密或模块不可拆卸，导致故障注入器

的访问深度无法满足部分故障模式的注入需求；

②对装备实施直接故障注入时，容易对一些模块
造成不可修复的损坏，比如后驱动故障注入中电

流大小可能会对集成电路物理结构造成破坏，电

源的短路故障会引起电源电路的永久性损坏

等
［６］
；③装备各功能单元间传递耦合关系比较复

杂，部分故障模式进行物理注入后导致装备很难

恢复至正常状态
［７］
，比如高频高集成雷达装备，

以及光电装备等精密度要求较高的装备。上述问

题的存在制约了测试性验证试验的开展，降低了

评估结果置信度，而等效故障注入可以依托现有

故障注入手段，实现对所选故障样本的有效注

入
［８］
。目前，关于等效故障注入的相关研究较

少，文献［８］提出了基于故障传递特性的等效故
障注入方法，解决了位置不可访问的故障注入问

题，但需要等效故障与原故障的状态空间完全一

致，降低了该方法的应用范围；文献［９］通过故障
传播分析选择等效故障注入样本，但不能反映故

障的行为状态特性；文献［１０］研究了针对外场可
更换模块的等效故障注入方法，但没有给出具体

建模分析方法，也缺乏对不确定性信息的考虑。

上述等效方法大都没有研究故障行为关系，相关

性矩阵获取困难。由于装备故障之间普遍存在耦

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905013&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JSVkRwTUxvZnBzdEVIT1Fjcz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 邱文昊，等：基于 ＦＦＳ故障行为模型的等效故障注入方法

合现象，某一故障的发生会引起其他单元模块也

出现相同的故障现象
［１１］
，这种传播关系与装备自

身结构紧密相关，而故障行为模型
［１２］
能够描述故

障传播关系和故障行为状态，因此可以通过建立

故障行为模型分析等效故障模式。

针对以上分析，提出一种基于“故障模式功
能状态”（ＦａｉｌｕｒｅｍｏｄｅＦｕｎｃｔｉｏｎＳｔａｔｅ，ＦＦＳ）故障
行为模型的等效故障注入方法。首先，通过融合

装备的结构信息、不确定性信息和层次性信息，建

立 ＦＦＳ故障行为模型，在此基础上，由故障模式
故障模式相关矩阵、故障模式功能相关矩阵和功
能状态相关矩阵计算得到故障模式状态相关矩
阵；然后，基于故障模式状态相关矩阵进行故障模
式等效性分析，获得等效故障模式；最后，将该方法

应用于某装备发射控制系统，验证方法的有效性。

１　基于多元信息的 ＦＦＳ故障行为
层次化建模

１．１　故障行为总体建模思路
故障行为建模采用定性分析、功能描述或者

数学建模的方法对复杂装备故障发生时的行为状

态进行准确描述
［１３］
，良好的故障行为模型应既能

准确反映装备结构信息
［１４］
，又能描述建模要素间

的关联关系。

故障行为总体建模思路如图１所示。装备复
杂的关联关系造成很难直接求解故障模式状态
相关关系，而由于测试性设计中一般根据功能设

置测试点，使得故障模式功能、功能状态关联关
系更易于求解，因此提出将“功能”作为 ＦＦＳ基本
建模要素，通过功能与故障模式和状态的关系计

算故障模式状态相关矩阵。故障模式功能状态
之间又存在２种不确定性信息：一是故障模式对
功能的一定影响、可能影响、不影响 ３种关系［１５］

，

二是工作环境或测试设备引起状态检测不确定

性，因此要求 ＦＦＳ模型能够表征不确定信息。同
时，复杂装备的故障行为模型应考虑层次化信息，

通过逐层细化的建模方法对系统各层次故障行为

进行描述，既可以降低建模难度，又便于模型的删

减和修改。另外，装备确定的结构连接关系是故

障行为建模的确定性信息，是保证模型的准确性

关键，故障行为建模必须以装备功能结构为基础。

由图１可知，故障行为模型的多元信息包括
确定性信息、不确定性信息和层次性信息。确定

性信息可用有向图 ＤＣ＝｛Ｃ，ＥＣ｝描述，其中：Ｃ＝
｛ｃ１，ｃ２，…，ｃｎ｝为系统单元组件，ｃｉ为约定建模层

图 １　故障行为总体建模思路

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｎｅｒａｌｉｄｅａｏｆｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇ

次的组成单元；ＥＣ＝［ｅｉｊ］ｎ×ｎ为系统的功能结构连
接矩阵，ｅｉｊ表示模型节点间的有向连接关系。故
障模式与状态之间的不确定性关系可用 Ｂａｙｅｓ网
络

［１６］
表示为 ＢＦｍＳ＝｛Ｆ

ｍ
，Ｓ，ＥＢ，珘Ｐ｝，其中：Ｆ

ｍ
为故

障模式集，Ｆｍｉ 为分析对象的潜在故障模式；Ｓ＝
｛ｓ１，ｓ２，…，ｓｎ｝为状态集，ｓｉ为受故障模式影响的
状态；ＥＢ为有向边矩阵，表示故障模式与状态的
关联关系；珘Ｐ为故障模式状态关联概率。层次性
信息表示为 Ｌ＝｛ｌ１，ｌ２，…，ｌｒ｝，其中 ｌｒ为系统的第 ｒ
个层次。

１．２　ＦＦＳ故障行为模型
基于多元信息的 ＦＦＳ故障行为建模流程如

图２所示。
首先，明确进行故障行为建模的装备层次，根

据该层次对象的功能结构和故障模式影响分析结

果，确定对象中的单元模块组成及相互连接关系，

并用有向边连接起来。然后，根据装备的测试性

设计定义的信号集确定信号流向，并将状态节点

添加到相应的单元模块，状态节点的添加需要熟

悉掌握装备的物理结构和原理特性。最后，处理

故障模式、功能和状态不确定性信息，进而获得故

图 ２　ＦＦＳ故障行为建模流程

Ｆｉｇ．２　ＦＦＳｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

３５９
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障模式状态相关矩阵。
融合多元信息的 ＦＦＳ模型用有向图表示为

ＤＦＢＭ ＝｛Ｃ，Ｆ
ｍ
，Ｆｕ，Ｓ，Ｅ，Ｐ，Ｌ｝，构成模型的基本要

素定义如下：功能集 Ｆｕ＝｛Ｆｕ１，Ｆ
ｕ
２，…，Ｆ

ｕ
ｋ｝，Ｆ

ｕ
ｉ表

示故障模式影响的功能；有向边矩阵 Ｅ表示模型
节点间的有向关联关系；概率集 Ｐ＝［（ｐｍｕｉｊ，

ｐｕｓｉｊ）］，ｐ
ｍｕ
ｉｊ为故障模式与功能之间的关联概率，ｐ

ｕｓ
ｉｊ

为故障模式关联的功能异常时，状态也异常的概

率；约定层次信息 Ｌ＝ｌｒ，ｌｒ为约定建模层次。

２　基于ＦＦＳ模型的故障行为特性分析

首先，定义表征故障行为特性的有关概念。

定义１　故障模式故障模式相关矩阵 Ｒｍｍ ＝
［ｒｍｍｉｊ］ｍ×ｍ。其中：ｒ

ｍｍ
ｉｊ 表示故障模式 Ｆ

ｍ
ｉ 与故障模

式 Ｆｍｊ之间的相关关系。

定义２　故 障 模 式功 能 相 关 矩 阵 Ｒｍｕ ＝
［ｒｍｕｉｊ］ｍ×ｋ。其中：ｒ

ｍｕ
ｉｊ表示故障模式 Ｆ

ｍ
ｉ 与功能 Ｆ

ｕ
ｊ

的相关关系。

定义３　功能状态相关矩阵 Ｒｕｓ＝［ｒｕｓｉｊ］ｋ×ｗ。

其中：ｒｕｓｉｊ表示功能 Ｆ
ｕ
ｉ与状态 ｓｊ的相关关系。

定义４　 故障模式状态相关矩阵 Ｒｍｓ ＝
［ｒｍｓｉｊ］ｍ×ｗ。其中：ｒ

ｍｓ
ｉｊ表示故障模式 Ｆ

ｍ
ｉ与状态 ｓｊ的

相关关系。

定义５　 故障模式层次相关矩阵 Ｒｍｒ ＝
［ｒｍｒｉｊ］ｕ×ｍ。其中：ｒ

ｍｒ
ｉｊ表示紧邻上一层次故障模式

与约定层次故障模式的关联关系。

定义６　Ｆｍｉ的行为状态向量 Ｖ
ｓ
ｉ定义为矩阵

Ｒｍｓ＝［ｒｍｓｉｊ］ｍ×ｗ中第 ｉ行所有为１的元素构成的向

量，即故障模式 Ｆｍｉ发生时状态空间的异常变化。
首先计算故障模式故障模式相关矩阵，故障

模式之间的邻接矩阵为 Ａｍｍ ＝［ａｉｊ］ｍ×ｍ，如果故障

模式 Ｆｍｉ与 Ｆ
ｍ
ｊ有直接关联关系，则 ａｉｊ＝１，根据矩

阵乘法，设 Ａ２ｍｍ ＝（ａ
（２）
ｉｊ ），且

ａ（２）ｉｊ ＝∑
ｍ

ｋ＝１
ａｉｋａｋｊ （１）

　　ａ（２）ｉｊ ＝１的充要条件是：ｋ使得 ａｉｋ＝ａｋｊ＝１，

即存在故障模式结点Ｆｍｋ，使得Ｆ
ｍ
ｉ经过ｅ（Ｆ

ｍ
ｉ，Ｆ

ｍ
ｋ）

和 ｅ（Ｆｍｋ，Ｆ
ｍ
ｊ）两条边可以到达 Ｆ

ｍ
ｊ。同理，Ａ

ｌ
ｍｍ ＝

（ａ（ｌ）ｉｊ）（ｌ≤ｎ）中 ａ（ｌ）ｉｊ ＝１表示 Ｆｍｉ 经过 ｌ条边

ｅ（Ｆｍｉ，Ｆ
ｍ
ｋ），…，ｅ（Ｆ

ｍ
ｋ，Ｆ

ｍ
ｊ）可以到达 Ｆ

ｍ
ｊ。则故障

模式故障模式相关矩阵为

Ｒｍｍ ＝Ａｍｍ∪ Ａ２ｍｍ∪ … ∪ Ａｎｍｍ （２）

为计算故障模式与功能之间的关联概率，定

义以下规则：

规则 １　故障模式与功能的关系为一定影
响，则 ｐｍｕｉｊ ＝Ｐ（Ｆ

ｕ
ｊ Ｆ

ｍ
ｉ）＝１。

规则 ２　故障模式与功能的关系为可能影
响，则

ｐｍｕｉｊ ＝Ｐ（Ｆ
ｕ
ｊ Ｆｍｉ）＝Ｐ（Ｆ

ｕ
ｊ） ∑

ｈｉｋ＝１

Ｐ（Ｆｍｉ） （３）

式中：ｈｉｋ＝１表示故障模式与功能有关联关系；

Ｐ（Ｆｍｉ）为组件 ｃｉ的故障模式故障概率，由故障模
式影响及危害性分析（ＦａｉｌｕｒｅＭｏｄｅＥｆｆｅｃｔａｎｄ
ＣｒｉｔｉｃａｌｌｙＡｎａｌｙｓｉｓ，ＦＭＥＣＡ）得到；Ｐ（Ｆｕｊ）为组件 ｃｉ
的功能故障率，新装备的功能可靠性等数据匮乏，

很难直接获得功能故障率，根据式（４）和式（５）可
得到故障模式关联的功能故障率：

Ｐａｌｌｏｃ（Ｆ
ｕ
ｊ）

Ｆｕｊ∈Ｆ
ｍ（Ｆｕｉ）

＝Ｐ（Ｆｍｉ）／Ｆｍ（Ｆｕｉ） （４）

Ｐ（Ｆｕｊ）＝ ∑
Ｆｕｊ∈Ｆ

ｍ（Ｆｕｋ）

Ｐａｌｌｏｃ（Ｆ
ｕ
ｊ）

Ｆｕｊ∈Ｆ
ｍ（Ｆｕｉ）

（５）

式中：Ｐａｌｌｏｃ（Ｆ
ｕ
ｊ）为故障模式 Ｆ

ｍ
ｉ 平均分配到关联

的功能上的故障概率；Ｆｍ（Ｆｕｉ）为故障模式与功能
有关联关系的功能集。

规则３　故障模式与功能的关系为不影响，
则 ｐｍｕｉｊ ＝Ｐ（Ｆ

ｕ
ｊ Ｆ

ｍ
ｉ）＝０。

由上述计算规则可得故障模式与功能的邻接

矩阵为 Ａｍｕ＝［珘ａｉｊ］ｍ×ｋ，则故障模式功能相关矩阵

可以由 Ｒｍｍ和 Ａｍｕ进行矩阵相乘得到：

Ｒｍｕ ＝Ｂｏｏｌ（［Ｒｍｍ∪ Ｉ］×Ａｍｕ） （６）
式中：Ｂｏｏｌ（）为布尔变换；Ｉ为单位矩阵。

为计算功能状态相关矩阵 Ｒｕｓ＝［ｒｕｓｉｊ］ｋ×ｗ，首
先需要确定状态的检测概率。为方便表述，设

ｐ＝ｐｕｓｉｊ，采用 Ｂｅｔａ分布 Ｂｅ（ｐ；α，β）作为检测概率

的先验分布
［１７］
，表示为

Ｂｅ（ｐ；α，β）＝ｐ
α－１（１－ｐ）β－１

Ｂ（α，β）
（７）

式中：Ｂ（α，β）为 Ｂｅｔａ函数：ｐ为节点条件概率；α、
β为分布超参数。

均值和方差分别为

Ｅ（ｐ）＝ α
α＋β

（８）

Ｖ（ｐ）＝ αβ
（α＋β＋１）（α＋β）２

（９）

装备在研制过程中的测试性试验相关数据

较少，首先基于专家评判确定先验分布，为降低

专家评判的主观性，采用梯形模糊数描述专家

经验信息，第 ｉ个专家给出的包含置信度 δｉ的梯

形模糊数为 Ｔｉ（ａ槇ｉ，ｂ槇ｉ，ｃ槇ｉ，ｄ槇ｉ；δｉ），其中：ａ槇ｉ、ｂ槇ｉ分别

为下限和上限，ｃ槇ｉ、ｄ槇ｉ为最可能区间值，第 ｉ个专
家的权重为

４５９
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ωｉ ＝δｉ ∑
ｎ

ｉ＝１

δｉ （１０）

则节点概率的梯形模糊数为

Ｔ（槇ａ，槇ｂ，槇ｃ，槇ｄ）＝ω１Ｔ１＋ω２Ｔ２＋… ＋ωｎＴｎ （１１）

根据梯形模糊数可得节点概率的先验分布一

阶矩和二阶矩分别为

珔Ｐ＝
槇 槇 槇 槇ａ＋ｂ＋ｃ＋ｄ

４
（１２）

槇Ｓ２ ＝ １
ｎ－１∑

ｎ

ｊ＝１

ａ槇ｊ＋ｂ槇ｊ＋ｃ槇ｊ＋ｄ槇ｊ
４

－
槇 槇 槇 槇ａ＋ｂ＋ｃ＋ｄ( )４

２

（１３）
联合式（８）、式（９）、式（１２）、式（１３），根据

式（１４）的约束优化模型即可得先验分布超参数
α，β：

ｍｉｎ（Ｖ（ｐ） 槇－Ｓ２）２

ｓ．ｔ．Ｅ（ｐ）＝珔{ Ｐ
　　α＞０，β＞０ （１４）

然后，将先验分布和研制阶段的试验信息通

过 Ｂａｙｅｓ融合得到节点概率的验后分布［１８１９］
。对

于任意一个状态 ｓｉ执行 Ｎｉ次测试，成功次数为
ｎｉ，失败次数为 Ｎｉ－ｎｉ，则根据试验样本 Ｘｉ确定
的节点概率密度函数为

ｆ（Ｘｉ ｐ）＝Ｃ
ｎｉ
Ｎｉ
ｐｎｉ（１－ｐ）Ｎｉ－ｎｉ （１５）

将先验分布 Ｂｅ（ｐ；α，β）和节点概率密度函
数 ｆ（Ｘｉ ｐ）代入 Ｂａｙｅｓ融合公式，可得状态检测概
率的验后分布为

Ｐ（ｓｉ Ｆｕｊ）＝Ｂｅ（ｐ；αｉ＋ｎｉ，ｂｉ＋Ｎｉ－ｎｉ）＝

　　 ｐαｉ＋ｎｉ－１（１－ｐ）ｂｉ＋Ｎｉ－ｎｉ－１

Ｂ（αｉ＋ｎｉ，ｂｉ＋Ｎｉ－ｎｉ）
（１６）

因此，功能状态相关矩阵 Ｒｕｓ＝［ｒｕｓｉｊ］ｋ×ｗ为

Ｒｕｓ ＝

　 状态１ 状态２ … 状态 ｗ

Ｐ（ｓ１ Ｆｕ１） Ｐ（ｓ２ Ｆｕ１） … Ｐ（ｓｗ Ｆｕ１）

Ｐ（ｓ１ Ｆｕ２） Ｐ（ｓ２ Ｆｕ２） … Ｐ（ｓｗ Ｆｕ２）

  

Ｐ（ｓ１ Ｆｕｋ） Ｐ（ｓ２ Ｆｕｋ） … Ｐ（ｓｗ Ｆｕｋ















）

功能１

功能２



功能 ｋ

（１７）

故障行为模型中各节点不是一一对应的关

系，节点间可能存在重边，由以下规则去除节点间

的重边。

规则４　对于节点 Ｆｍｉ到 ｓｋ间的路径 ｐａｔｈｉｊｋ，
基于式（１８）合并重边：
（Ｐ（Ｆｕｊ Ｆｍｉ），Ｐ（ｓｋ Ｆ

ｕ
ｊ））＝

　　｛ｍａｘ｛Ｐｊｉｊ（Ｆ
ｕ
ｊ Ｆｍｉ）｝，ｍａｘ｛Ｐ

ｋ
ｊｋ（ｓｋ Ｆｕｊ）｝｝

（１８）
基于有向图的传递特性，设定合理相似度，将

去除重边的相关矩阵代入式（１９）可得约定层次
故障模式状态相关矩阵 Ｒｍｓ。
Ｒｍｓ ＝Ｂｏｏｌ（Ｒｍｕ×［Ｒｕｓ　０ Ｆｍ × Ｓ］） （１９）

则紧邻上一层次故障模式状态相关矩阵可
表示为

珟Ｒｍｓ ＝Ｂｏｏｌ（［Ｒｍｒ　０ Ｆｍ × Ｓ］×Ｒ
ｍｓ
） （２０）

３　基于 ＦＦＳ故障行为模型的故障
等效分析

　　等效故障模式是指故障发生后具有相同行为
状态空间的 ２个或 ２个以上的故障模式［２０］

。结

合故障模式状态相关矩阵给出等效故障的定义，
即在约定层次 ｌｒ上，对于故障模式 Ｆ

ｍ
ｉ和 Ｆ

ｍ
ｊ，若其

对应的行为状态向量满足 Ｖｓｉ＝Ｖ
ｓ
ｊ，则故障模式

Ｆｍｊ为故障模式 Ｆ
ｍ
ｉ的等效故障模式。

一般来说，在结构简单、故障间耦合性较强的

试验对象中比较容易出现行为状态向量相同的故

障模式，但对于功能结构复杂的装备，其行为状态

空间较大，找到 ２个行为状态向量完全相同的故
障模式的概率较小，因此定义等效故障模式集，通

过故障模式集对故障模式进行等效。

定义 ７　等效故障模式集。在约定层次 ｌｒ
上，若行为状态向量满足如下关系：

Ｖｓｉ ＝Ｖ
ｓ
ｊ＋Ｖ

ｓ
ｈ ＋… ＋Ｖ

ｓ
ｋ　　ｉ，ｊ，ｈ，ｋ＝１，２，…，ｍ

（２１）
则称故障模式集｛Ｆｍｊ，Ｆ

ｍ
ｈ，…，Ｆ

ｍ
ｋ｝为故障模式 Ｆ

ｍ
ｉ

的等效故障模式集，即 Ｆｍｉ 发生的行为状态与

｛Ｆｍｊ，Ｆ
ｍ
ｈ，…，Ｆ

ｍ
ｋ｝同时发生时的行为状态相同。

一般来说，在约定层次内即可找到等效故障

模式，对于在约定层次不存在等效故障模式的不

可注入故障，则根据层次化模型，在紧邻下一层次

寻找等效故障或等效故障集。依据 ＧＪＢ／Ｚ１３９１—
２００６［２１］，低层次故障模式是紧邻上一层次的故障
原因，低层次产品故障模式对高一层次的影响是

紧邻上一层次产品的故障模式。假设 ｌｒ层存在

故障模式 Ｆｍｉ 不可注入，由层次化模型可得其包

含的 ｌｒ＋１层的故障模式集为｛Ｆ
ｍ
１，Ｆ

ｍ
２，…，Ｆ

ｍ
ｎ｝，通

过式（１９）和式（２０）获得 ｌｒ层和 ｌｒ＋１层的故障模
式状态关联关系，然后按照上述等效分析方法分
析其不同层次间的等效故障或等效故障集。

根据以上分析，基于 ＦＦＳ故障行为模型的等
效故障注入流程如图３所示。

５５９
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图 ３　基于 ＦＦＳ故障行为模型的等效故障注入流程

Ｆｉｇ．３　Ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎ

ＦＦＳｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌ

４　实例分析

如图４所示，某装备发射控制系统由主控模

块、同步通信模块、通信管理模块、直流电源模块

等７个模块单元组成，主要完成与各互联单元的
信息交互、数据处理和状态控制等功能。

根据生产方和使用方最终确定的 ＦＭＥＣＡ，该
系统共有 ４７个故障模式，根据 ＧＪＢ２０７２—９４［２２］

确定实施故障注入的样本量为 ６７个。按照测试
性验证试验流程分别进行故障样本分配和样本抽

取后进行故障注入，发现共有包含 ９个故障模式
的１３个故障样本由于注入点受限或注入后会造
成不可修复的损坏而无法进行故障注入，不可注

入率约为１９％。
根据系统的层次结构和 ＦＭＥＣＡ信息，建立

发射控制系统 ＦＦＳ故障行为模型如图 ５所示，不
失问题一般性，这里仅给出同步通信模块和模数

转换模块的ｌ２层模型信息。由于底层模块间关

图 ４　发射控制系统功能结构

Ｆｉｇ．４　Ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌａｕｎｃｈｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

图 ５　发射控制系统 ＦＦＳ故障行为模型

Ｆｉｇ．５　ＦＦＳｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌｏｆｌａｕｎｃｈｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

６５９
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联度较低，故 ｌ２的层次行为模型不考虑不同模块
间关联故障。

以同步通信模块为例对等效故障注入进行详

细分析。试验过程中，发现译码控制故障（ＦｍＳＣ１ ）

和信号外回路干扰（ＦｍＳＣ４ ）２个故障模式无法注
入。由图５可得同步通信模块的故障模式邻接矩
阵为

ＡＳＣｍｍ ＝

０ ０ １ １ ０
１ ０ ０ ０ ０
０ １ ０ １ ０
０ ０ ０ ０ ０















１ １ １ １ ０

（２２）

代入式（１）和式（２）可得故障模式故障模式
相关矩阵为

ＲｍｍＳＣ ＝

１ １ １ １ ０
１ １ １ １ ０
１ １ １ １ ０
０ ０ ０ ０ ０















１ １ １ １ ０

（２３）

同步通信模块中故障模式与功能之间的关系

均为一定影响，则根据规则１可得

ＡＳＣｍｕ ＝

１ ０ ０

０ １ ０

０ １ ０

０ １ ０

















０ ０ １

（２４）

将式（２３）、式（２４）代入式（６）可得故障模式
功能相关矩阵为

ＲｍｕＳＣ ＝

１ １ ０

１ １ ０

１ １ ０

０ １ ０

















１ １ １

（２５）

将由梯形模糊数得到的节点概率先验分布一

阶矩和二阶矩代入式（１４）可得状态概率先验分
布矩阵为

ＰＳＣｒ（ｓｉ Ｆｕｊ）＝

Ｂｅ（Ｐ１１；２８．６５，１．２４） Ｂｅ（Ｐ１２；４４．７６，３．９２） ０

０ Ｂｅ（Ｐ２２；５．７３，０．９７） ０

０ ０ Ｂｅ（Ｐ３３；５８．３７，２．１４











）

（２６）

　　研制阶段针对设计功能对状态进行的测试数
据如表１所示。

将先验分布和状态测试数据代入式（１５）、
式（１６），进行 Ｂａｙｅｓ融合可得行为状态概率验后
分布矩阵为

表 １　功能状态测试数据

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｓｔｄａｔａｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎｓｔａｔｅ

功能 状态 测试次数 成功次数

ＦｕＳＣ１
ｓ１ ２３ ２２
ｓ２ １８ １３

ＦｕＳＣ２ ｓ２ ２７ ２２
ＦｕＳＣ３ ｓ３ １２ １１

ＰＳＣ（ｓｉ Ｆｕｊ）＝

Ｂｅ（Ｐ１１；５０．６５，２．２４） Ｂｅ（Ｐ１２；５７．７６，８．９２） ０

０ Ｂｅ（Ｐ２２；３２．７３，５．９７） ０

０ ０ Ｂｅ（Ｐ３３；６９．３７，３．１４











）

（２７）

　　因此，功能状态相关矩阵为

ＲｕｓＳＣ ＝

０．９６ ０．８７ ０

０ ０．８５ ０

０ ０ ０．









９６

（２８）

将式（２５）和式（２８）代入式（１９）可得同步通
信模块故障模式状态相关矩阵为

ＲｍｓＳＣ ＝

１ １ ０

１ １ ０

１ １ ０

０ １ ０

















１ １ １

（２９）

根据故障模式等效定义可得 ＦｍＳＣ１ 、Ｆ
ｍＳＣ
２ 、Ｆ

ｍＳＣ
３

７５９
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互为等效故障模式。因此，不可注入故障模式

ＦｍＳＣ１ 可由 ＦｍＳＣ２ 或ＦｍＳＣ３ 进行等效注入，试验中选择

ＦｍＳＣ３ 进行等效，通过故障注入系统进行故障注

入，假设故障注入器是完全可靠的，启动机内测试

（ＢｕｉｌｔｉｎＴｅｓｔ，ＢＩＴ），采用测试性设计规定的检测
方法发现同步通信协议故障指示灯亮（ｓ１），测试
Ｔｅｓｔｌｏｏｐ１：ｒｅｃｖ全 ０（ｓ２），与建模分析结果一致。

由于 ｌ２层为模型的最低层，因此 Ｆ
ｍＳＣ
４ 无法等效，

需进行不可注入故障审查。

同理，可得模数转换模块故障模式状态相关
矩阵为

ＲｍｓＡＤ ＝

０ １ １
１ １ １
１ １ １
１ ０ ０















０ １ １

（３０）

因此，ＦｍＡＤ１ 与 ＦｍＡＤ５ ，Ｆ
ｍＡＤ
２ 与 ＦｍＡＤ３ 为等效故障

模式，根据式（２１）可得 ＦｍＡＤ２ 和 ＦｍＡＤ３ 的等效故障

模式集为｛ＦｍＡＤ１ ，Ｆ
ｍＡＤ
４ ｝、｛Ｆ

ｍＡＤ
４ ，Ｆ

ｍＡＤ
５ ｝，则对于不可

注入故障模式 ＦｍＡＤ２ ，可由 Ｆ
ｍＡＤ
３ 等效，也可由故障

模式集｛ＦｍＡＤ１ ，Ｆ
ｍＡＤ
４ ｝或｛ＦｍＡＤ４ ，Ｆ

ｍＡＤ
５ ｝等效，试验中

选择采用 ＦｍＡＤ３ 进行等效，启动 ＢＩＴ，采用测试性
设计规定的检测方法发现自检 ＴｅｓｔＦａｉｌ（ｓ１）、测
试通道 ＡＤＸ：ＴｅｓｔＥｒｒｏｒ（ｓ２）、模数转换故障指示
灯亮（ｓ３），与建模分析结果一致。

采用相同方法对发射控制系统其他模块进行

故障行为特性和故障模式等效性分析，等效故障

注入后的试验结果如表２所示。
由上述分析过程及等效故障注入结果可知：

１）装备的复杂性导致很难直接获得故障模
式与状态的关联关系，而通过图１可以看出，基于
多元信息构建的 ＦＦＳ故障行为模型将试验对象
的功能作为建模要素，有效解决了故障模式状态
相关矩阵获取难的问题。

２）ＦＦＳ故障行为模型以装备结构信息为基
础，融合了故障模式、功能和状态之间的不确定

表 ２　发射控制系统故障注入结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌａｕｎｃｈｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

模块
分配

样本数

直接注入

样本数

等效注入后

样本数

直流电源模块 １４ １４ １４

主控模块 ７ ４ ６

通信管理模块 ８ ６ ８

输入输出模块 ９ ８ ９

同步通信模块 ８ ６ ７

发射控制模块 １４ １１ １２

模数转换模块 ７ ５ ７

性信息，使得故障行为模型具备表征不确定性知

识的能力，相比于传统的确定性建模，考虑因素更

加全面，获得的行为状态关系更加准确。

３）由同步通信模块的详细分析可知，对于不
可注入故障模式 ＦｍＳＣ１ ，可以通过故障行为模型进
行等效故障注入，等效后的行为状态与建模分析

结果一致。如表２所示，采用基于 ＦＦＳ故障行为
模型的方法进行等效注入后，发射控制系统的可

注入样本由 ５４个提高到 ６３个，故障注入率提高
约１６．７％，有效增加了测试性验证试验的故障注
入样本。

５　结　论

１）本文方法能够基于故障行为建模，通过求
解故障模式与状态的关联关系进行等效故障

注入。

２）ＦＦＳ故障行为模型将“功能”作为基本建
模要素，通过获取故障模式功能和功能状态相
关矩阵，能够求解出准确的故障模式状态相关
矩阵。

３）ＦＦＳ故障行为模型综合了不确定性、确定
性和层次化结构等复杂装备的多元信息，能够更

加准确地描述故障模式与状态的关联关系，而且

层次化的结构也保证模型具有较好的扩展性。

４）本文方法能够获得不可注入故障的等效
故障模式或等效故障模式集，有效增加了故障注

入样本，例如，某发射控制系统在进行故障等效

后，故障注入率提高约１６．７％。
本文方法通过邻接矩阵分析故障模式的等效

性，对于复杂系统在较高约定层次的故障模式等

效性分析，计算复杂度较高，如何降低计算复杂

度，提高分析效率有待进一步研究。另外，若要进

一步提高故障注入率，还需要深入研究更加有效

的故障注入方法。
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ｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，４１（８）：１５０５１５１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＳＡＶＩＣＲＭ，ＫＡＲＬＳＳＯＮＭＯ．Ｉｍｐｏｒｔａｎｃｅｏｆｓｈｒｉｎｋａｇｅｉｎｅｍ

ｐｉｒｉｃａｌｂａｙｅｓｅｓｔｉｍａｔｅｓｆｏｒｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓ：ｐｒｏｂｌｅｍｓａｎｄｓｏｌｕｔｉｏｎｓ

［Ｊ］．ＴｈｅＡＡＰＳＪｏｕｒｎａｌ，２００９，１１（３）：５５８５６９．

［２０］中国人民解放军总装备部．测试与诊断术语：ＧＪＢ３３８５—９８

［Ｓ］．北京：中国人民解放军总装备部，１９９８：４．

ＴｈｅＧｅｎｅｒａｌＡｒｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｍｅｎｔｏｆＰＬＡ．Ｔｅｒｍｓｆｏｒｔｅｓｔｉｎｇ

ａｎｄｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓ：ＧＪＢ３３８５—９８［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｈｅＧｅｎｅｒａｌＡｒ

ｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＰＬＡ，１９９８：４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］中国人民解放军总装备部．故障模式、影响及危害性分析指

南：ＧＪＢ／Ｚ１３９１—２００６［Ｓ］．北京：中国人民解放军总装备

部，２００６：１２．

ＴｈｅＧｅｎｅｒａｌＡｒｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＰＬＡ．Ｇｕｉｄｅｔｏｆａｉｌｕｒｅ

ｍｏｄｅ，ｅｆｆｅｃｔｓａｎｄｃｒｉｔｉｃａｌｌｙａｎａｌｙｓｉｓ：ＧＪＢ／Ｚ１３９１—２００６［Ｓ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＴｈｅＧｅｎｅｒａｌＡｒｍａｍｅｎｔＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｏｆＰＬＡ，２００６：１２

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］国防科学技术工业委员会．维修性试验与评定：ＧＪＢ２０７２—

９４［Ｓ］．北京：国防科学技术工业委员会，１９９４：２２．

ＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎｏｆＳｃｉｅｎｃｅ，ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＩｎｄｕｓｔｒｙｆｏｒＮａｔｉｏｎａｌ

Ｄｅｆｅｎｓｅ．Ｍａｉｎｔａｉｎａｂｉｌｉｔｙｔｅｓｔａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎ：ＧＪＢ２０７２—９４

［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎｏｆＳｃｉｅｎｃｅ，ＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＩｎｄｕｓｔｒｙ

ｆｏｒＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅ，１９９４：２２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　邱文昊　男，博士研究生。主要研究方向：电子装备测试性设

计、验证与评估。

黄考利　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：复杂装

备测试性设计与验证，电子装备自动测试与故障诊断。

连光耀　男，博士，高级工程师。主要研究方向：复杂装备测试

性验证与评估，装备故障预测与健康管理。
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张西山　男，博士，工程师。主要研究方向：复杂装备测试性验 证与评估。

ＥｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＦＦＳｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌ
ＱＩＵＷｅｎｈａｏ１，２，ＨＵＡＮＧＫａｏｌｉ１，２，，ＬＩＡＮＧｕａｎｇｙａｏ２，ＺＨＡＮＧＸｉｓｈａｎ２

（１．ＡｒｍｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＳｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇＣａｍｐｕｓ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５０００３，Ｃｈｉｎａ；

２．Ｕｎｉｔ３２１８１ｏｆＰＬＡ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５０００３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓｔａｔｅ（ＦＦＳ）ｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖ
ｉｏｒｍｏｄｅｌｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｄｅａｌｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃａｐａｂｉｌｉｔｙｏｆｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎａｎｄｐｅｒｍａｎｅｎｔｄａｍａｇｅｃａｕｓｅｄｂｙｆａｕｌｔｉｎ
ｊｅｃｔｉｏｎｉｎｔｈｅｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｔｅｓｔ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｇｅｎｅｒａｌＦＦＳｍｏｄｅｌｉｎｇｉｄｅａｉｓｄｅ
ｓｃｒｉｂｅｄ，ａｎｄｔｈｅｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄａｓｔｈｅｂａｓｉｃｅｌｅｍｅｎｔｏｆｍｏｄｅｌｉｎｇ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｍｏｄｅｌｉｎｇｉｎ
ｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔ，ｔｈｅｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｅｎ，ｔｈｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｍａｔｒｉｘｅｓａｎｄｂｅｈａｖｉｏｒ
ｓｔａｔｅｖｅｃｔｏｒａｒｅｄｅｆｉｎｅｄ，ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｉｎｇｕｎｃｅｒｔａｉｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｍｏｎｇｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓ，ｆｕｎｃｔｉｏｎｓ，
ａｎｄｓｔａｔｅｓｉｓｓｔｕｄｉｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆａｕｌｔｍｏｄｅｓｔａｔｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｍａｔｒｉｘｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，
ｔｈｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅａｎｄｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎＦＦＳｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖ
ｉｏｒｍｏｄｅｌａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｗａｓａｐｐｌｉｅｄｔｏａｌａｕｎｃｈｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｂｙｔｈｉｓｍｅｔｈ
ｏｄｔｈｅｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｃａｎｂｅｒｅａｌｉｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｒａｔｅｏｆｆａｕｌｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄｂｙａｂｏｕｔ１６．７％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｔｅｓｔ；ｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｆａｕｌｔ；ｍｕｌｔｉｐｌｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ；ｆａｉｌｕｒｅｂｅｈａｖｉｏｒｍｏｄｅｌ；
ｂｅｈａｖｉｏｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２１８０８：４６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１２．１６１１．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（９１４０Ａ２７０２０２１５ＪＢ４０００１）；ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｃｅＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ

（５１３２７０３０１０４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｔｈｅｒｏｉｃ＠１６３．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０１９

Ｖｏｌ．４５　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１８０８２９；录用日期：２０１８１２０７；网络出版时间：２０１９０１０７０９：５９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０３．１５３８．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１６０５２１８）；中国科学院国防科技创新基金 （ＣＸＪＪ１７Ｓ０２３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｇｊｚｈａｉ＠ｎｓｓｃ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：邱棚，李鸣谦，姚旭日，等．ＬＰＶ模型的动态压缩测量辨识算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（５）：９６１９６９．
ＱＩＵＰ，ＬＩＭＱ，ＹＡＯＸＲ，ｅｔａｌ．ＤｙｎａｍｉｃｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｆＬＰＶｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇ
ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（５）：９６１９６９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１８．０４８７

ＬＰＶ模型的动态压缩测量辨识算法
邱棚１，２，李鸣谦１，２，姚旭日２，翟光杰２，，王雪艳３

（１．中国科学院国家空间科学中心，北京 １００１９０；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９；

３．北京信息科技大学 机电工程学院，北京 １００１９２）

　　摘　　　要：在解决线性参变（ＬＰＶ）模型的辨识问题上，最小二乘算法以结构简单、计算
复杂度低等优点被大量使用。但最小二乘算法辨识结果受制于计算精度和模型近似精度，而

这两者在同一个系统中是互斥的。因此，该算法的辨识结果与真值总是存在一定的误差。另

外，在高阶 ＬＰＶ模型辨识或采样成本高的情况下，一般模型参数要多于辨识数据，而此时最小
二乘算法很难得到稳定的辨识结果。本文提出的动态压缩测量辨识（ＤＣＭＩ）算法从两个方面
提高在该情况下的系统辨识精度。其一，利用“匀速变化”及“非匀速变化”模型表示参变函

数，以提高模型近似精度。其二，利用压缩感知理论的欠采样能力，在同等数据量的情况下提

高参数的计算精度、扩大模型的计算规模。仿真结果表明，基于“匀速变化”模型 ＤＣＭＩ算法可以
准确地辨识出 ＬＰＶ函数，而且该算法在辨识数据不足的情况下仍然能够获得稳定的辨识结果。

关　键　词：系统辨识；压缩感知；线性参变 （ＬＰＶ）；线性时变 （ＬＴＶ）；正交匹配追踪
（ＯＭＰ）

中图分类号：Ｖ１９；ＴＰ２７１＋．７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９６１０９

　　目前，被控对象的系统结构越来越复杂，而且
系统的运行条件也不再是稳定的、单一的，而是一

个动态的过程，这些过程都表现出很强的非线性

特征。比如，多热源的温度控制系统、涡扇引擎控

制、车辆横向控制、高速飞行器控制等
［１］
。考虑

到当非线性系统被描述为线性参变 （ＬｉｎｅａｒＰａｒａ
ｍｅｔｒｉｃＶａｒｉａｔｉｏｎ，ＬＰＶ）模型时，很多针对线性系统
的控制理论都可以直接推广使用

［２］
，ＬＰＶ模型在

分析这类非线性系统中发挥了重要的作用。因

而，ＬＰＶ模型被大量应用于基于模型的控制算法
中，如鲁棒控制、自适应控制和最优控制等。

一般来说，一个系统的 ＬＰＶ模型可以通过雅
可比线性化、状态变换法以及函数替代法等理论

推导的方法得到
［３］
。不过，在实际系统中就需要

通过系统辨识的方法获得模型参数。现有 ＬＰＶ

模型辨识方法分为两类：基于状态空间模型
［４］
和

基于输入输出模型
［５］
。针对输入输出模型的辨

识方法有一般有两类：全局非线性拟合的辨识算

法以及局部滑动窗口辨识算法。第１类算法要求
选定一组恰当的函数基底，再计算各基底的权值，

如非线性最小二乘算法
［６］
。这类算法对参变函

数的近似程度高，但是需要对系统的先验。第 ２
类算法属于非参数化的方法，典型算法如基于支

持向量机辨识算法
［７］
和基于贝叶斯的辨识算

法
［８］
以及递推最小二乘算法等。此类算法在参

变函数近似为分段常数函数的情况下，可以准确

地辨识得到系统模型。但是，如果当参变函数是

线性分段或者类似正弦函数等非线性的情况下，

再利用常数近似就会引入较大的函数近似误差。

另外，最小二乘算法求解的基础是要求辨识数据

qwqw
图章
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个数大于未知数个数。因而，当模型规模较大时，

由于模型参数大量增加，这就需要辨识数据也大

量增加。一方面，对于采样成本高或者系统响应

时间长的情况，很难获得大量的辨识数据。另一

方面，ＬＰＶ模型的参数是一直在变化的，因而增加
测量数据就意味着需要拟合更复杂的变化情况。

如果近似模型维持原状，就会降低模型的近似程

度，也就是模型的近似程度也限制了辨识数据的

多少。在这种情况下，最小二乘算法很难同时提

高计算精度，又减少因为数据量增多而带来的近

似误差。但其实高阶模型中的参数是存在大量零

值的，而非零值是十分有限的。因此，在解决高阶

模型辨识问题上，利用 ＮＮＧ［９］和 ＬＡＳＳＯ［１０］等稀
疏估计器是一个有效的办法。本文基于压缩测量

辨识（ＣｏｍｐｒｅｓｓＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＩｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ，ＣＭＩ）
算法提出的动态压缩测量辨识（ＤｙｎａｍｉｃＣＭＩ，
ＤＣＭＩ）算法是从两个方面解决上述问题。其一，
利用“匀速变化”和“非匀速变化”模型，提高对参

变函数函数的近似精度，同时避免函数基底的选

择。其二，利用压缩感知理论，通过减少所需的辨

识数据个数，从而提高算法在辨识数据有限的情

况下的辨识精度及参数规模。

１　压缩感知

压缩感知理论是在 ２００６年由 Ｄｏｎｏｈｏ［１１］、
Ｃａｎｄèｓ和陶哲轩［１２］

提出的一个高效的采样理论。

近年来，该理论在信号处理领域中，已经取得了大

量令人瞩目的成绩
［１３１４］

。信号的稀疏性是压缩

感知的理论基础。对于一个离散信号 ｘ，其稀疏
度可以定义为信号非零项的个数。所以，信号的

稀疏度越小，该信号的稀疏程度就越高，那么理论

上所需的采样数也就越少。而采样值 ｙｉ是由测
量向量 ｒｉ分别与信号 ｘ进行内积运算得到的，即
ｙｉ＝〈ｒｉ，ｘ〉。考虑多次测量，则测量值 ｙ可以写
为矩阵形式，即 ｙ＝Ｒｘ。其中，矩阵 Ｒ被称为测量
矩阵。如果 Ｒ是一个单位矩阵，那么压缩感知采
样就退化为了传统采样。在压缩感知理论中，测

量值 ｙ的长度要远小于原信号 ｘ。为了保证这个
采样过程是无损的，Ｃａｎｄèｓ和 Ｒｏｍｂｅｒｇ给出了有
限等距性质（ＲｅｓｔｒｉｃｔＩｓｏｍｅｔｒｉｃＰｒｏｐｅｒｔｙ，ＲＩＰ）［１５］，
即当测量矩阵 Ｒ满足 ＲＩＰ时，采样过程就是无损
的。Ｓ阶有限等距常数 δＳ定义为使得测量矩阵 Ｒ
任选几列组成的子矩阵 ＲＴ，Ｔ｛１，２，…，Ｎ｝满足
式（１）的最小值：
（１－δＳ）ｘ２

２≤ ＲＴｘ≤ （１＋δＳ）ｘ
２
２ （１）

式中：ｘ为任意稀疏信号。当有效等距常数（Ｒｅ
ｓｔｒｉｃｔＩｓｏｍｅｔｒｙＣｏｎｓｔａｎｔｓ，ＲＩＣ）满足 ０＜δＳ＜１时，

该测量矩阵认为是满足 ＲＩＰ的［１６］
。根据压缩感

知理论可知，欠定方程 ｙ＝Ｒｘ解空间中最稀疏的
解就是原信号 ｘ。由于这是一个组合问题（ＮＰ
Ｈａｒｄ），因此该问题需要利用贪婪的思想进行求
解。而文献［１７］中提出的正交匹配追踪（Ｏｒｔｈｏｇ
ｏｎａｌＭａｔｃｈｉｎｇＰｕｒｓｕｉｔ，ＯＭＰ）算法是其中的代表，
该算法在每次迭代中寻找最匹配的向量，作为信

号的支撑基，从而得到原信号的最佳近似。另外，

Ｃａｎｄèｓ和陶哲轩［１２］
已经证明了，该问题可以转换

为在解空间中寻找信号的最小１范数的解，如下：
ｍｉｎ ｘ^ｌ１

ｓ．ｔ．　ｙ＝Ｒｘ （２）
上述问题可以进一步转化为典型的线性规划

问题，那么也就有很多成熟的算法可以使用，比如

内点法、单纯形法等。除此以外，Ｌｉ和 Ｚｈａｎｇ还
提出了可以利用 ＴＶ范数重建原信号［１８］

。

２　ＬＰＶ模型

本文中采用 ＬＰＶ模型的输入输出的表示形
式为

ｙ（ｋ）＋ａ１（ｐ）ｙ（ｋ－１）＋… ＋ａｎａ（ｐ）ｙ（ｋ－ｎａ）＝
　　ｂ１（ｐ）ｕ（ｋ－ｄ－１）＋… ＋ｂｎｂ（ｐ）ｕ（ｋ－ｄ－
　　ｎｂ）＋ｅ（ｋ） （３）
式中：ｙ（ｋ）为系统的输出信号；ｕ（ｋ）为系统的输入
信号；参数 ｐ为一个可测量的参量；ａｉ（ｐ）和 ｂｉ（ｐ）
为关于参数 ｐ的函数；ｎａ和 ｎｂ分别为模型的输入
和输出阶数；当 ｐ＝ｋ时，ＬＰＶ模型也就变化为常
见的线性时变（ＬｉｎｅａｒＴｉｍｅＶａｒｉａｎｔ，ＬＴＶ）模型。
在实际系统中，还要考虑到系统的输入延迟以及

噪声，在此用 ｅ（ｋ）为一个零均值的随机噪声；ｄ
为系统时延。上述模型可以改写为

ｙ（ｋ）＝φＴ（ｋ）θ（ｐ）＋ｅ（ｋ） （４）
式中：φ（ｋ）∈Ｒｎａ＋ｐ由输入输出数据组成；θ（ｐ）∈
Ｒｎａ＋ｐ为系统状态函数，由多个参变函数组成；ｌ为
输入信号的的长度，而且有 ｄ＋ｎｂ＜ｌ。

φ（ｋ）＝

－ｙ（ｋ－１）


－ｙ（ｋ－ｎａ）
ｕ（ｋ－１）


ｕ（ｋ－ｄ－１）


ｕ（ｋ－ｎｂ－１）


ｕ（ｋ－ｌ



























）
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　第 ５期 邱棚，等：ＬＰＶ模型的动态压缩测量辨识算法

θ（ｐ）＝

ａ１（ｐ）


ａｎａ（ｐ）

０


ｂ１（ｐ）


ｂｎｂ（ｐ）































０

３　动态压缩测量辨识算法

ＣＭＩ算法是利用压缩感知理论对线性时不变
系统进行辨识的一种算法。该算法在应用于 ＬＰＶ
模型时，则需要加以改进。本文受到压缩感知运

动成像理论的启发
［１９］
，将参数变化函数的连续变

化视作多个离散点之前的转换。假设系统状态函

数 θ（ｐ）是满足唯一性的关于参数 ｐ的复杂函数，
即对于每个参数 ｐ都有唯一的状态 θ（ｐ）与之对
应。这个假设在大部分非线性系统中都是满足

的，比如温度控制系统中的传热系数是与温度一

一对应的。但是，当系统中包含继电器特性环节，

该系统就不满足这个假设。对函数 θ（ｐ）进行采
样就可得到一系列离散的状态点 ｛θ（ｐ１），
θ（ｐ２），…，θ（ｐｎ）｝。为了保证采样的准确性，采
样过程要满足 Ｎｙｑｕｉｓｔ采样定理，即采样频率要大
于 θ（ｐ）带宽的二倍以上。此时，连续函数 θ（ｐ）
被 ｎ个离散点分割为 ｎ－１段函数，原辨识问题也
就变为了对每段函数的辨识问题。如果可以准确

地辨识得到其中一段的系统状态，那么也就可以

通过滚动迭代的方法得到局部参变函数。以下将

以辨识系统其中一段，即从离散状态 θ（ｐ１）到
θ（ｐ２）的过程为基础。

由于参变函数可能是非线性函数，所以在离

散后的每一段函数中还是非线性的，也就很难直

接对其进行辨识。为了简化这个问题，可以引入

函数 θ（ｐ）是连续 ｎ阶可导的假设。此时，该函数
可以利用泰勒级数在 ｐ１和 ｐ２的中点处展开，此
时参变函数可以表示为

θ（ｐ）＝θ（珋ｐ）＋θ′（珋ｐ）（ｐ－珋ｐ）＋… θ
（ｎ）

ｎ！
（珋ｐ）（ｐ－

　　珋ｐ）（ｎ） ＋Ｒｎ（ｐ）珋ｐ＝
ｐ１＋ｐ２
２

（５）

式中：θ（ｎ）（ｐ）为 θ（ｐ）的 ｎ阶导数；Ｒｎ（ｐ）为泰勒
公式的余项。如果只保留一阶导数，得到原函数

的一个近似线性函数为

θ
＾
（ｐ）＝θ（珋ｐ）＋θ′（珋ｐ）（ｐ－珋ｐ） （６）

该线性函数和原函数的近似误差主要取决于

高阶项的大小。如果采样频率远大于原信号频率

或者原信号是缓慢变化的，那么利用式（６）来近似
就可以得到比较好的结果。然而，式（６）等号右侧
的各项都是未知的，所以可以将式（６）改写为

θ
＾
（ｐ）＝（１－λ）θ（ｐ１）＋λθ（ｐ２） （７）

改写为式（７）的好处在于θ
＾
（ｐ）是一个向量，

而且 ＬＰＶ模型中的各项参数变化速度均不相同，
也就是各近似直线的斜率不同。在此，引入一个

参数 λ的变化速度 ｖ概念，即单位时间参数占比
变化的大小。该速度由采样个数决定，比如当采

样数为 Ｍ，该速度大小为 １／Ｍ。对于“匀速”变化
而言，该速度是不变的，即每一时刻参数 λ的变
化大小是一致的；而对于非“匀速”变化而言，该

速度是一直在改变的，那么每一时刻参数 λ的变
化也是在改变的。之前一直讨论的是未知状态的

变化形式，所以利用线性模型来近似。但如果已

知两个相邻的离散状态之间的非线性变化形式，

就可以采用“非匀速”变化模型来表示系统。

相应的，系统的输出也可以视为由各离散状

态以及输入信号而产生的。此时，如果使用传统

的辨识算法，辨识结果将无法收敛。为了保证近

似模型的精度就要提高系统采样频率，但系统的

参数一直在改变，所以对于每个状态下所获得的

辨识数据 Ｍ的个数可能小于待辨识的参数个数
Ｎ。所以，该辨识问题相当于求解一个欠定的方
程组。显然，用传统的辨识算法都很难处理这种

情况。这就需要用到压缩感知理论，结合该理论

的 ＣＭＩ算法正好适用于这种采样数不足的情况。
不过，利用 ＣＭＩ算法对该模型进行辨识，仍然会
存在很大的误差。这是因为 ＣＭＩ算法适用于模
型不变的系统，而此处系统状态是一直在改变的。

因此，还需要引入“运动”的思想，即系统状态一

直在变化的，是从一个离散状态“运动”到另一个

离散状态的过程。而系统每一时刻的输入是对这

个“运动”状态的一次观测，系统的输出就是状态

在“运动”过程中所产生的。也就是说，系统在任

意时刻的输出，都可以表示为由相邻的两个状态

与输入信号的卷积所产生的。从之前的叙述可

知，系统某一时刻的采样值 ｙ（ｋ）可以认为是由临
近的两个离散状态所共同影响，并且两个状态对

系统输出影响的比例是一直在变动的。此时，

式（４）可以改写为
ｙ（ｋ）＝（１－λ）φＴ（ｋ）θ（ｐ１）＋

　　λφＴ（ｋ）θ（ｐ２）＋ｅ（ｋ） （８）

３６９
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考虑 Ｍ次采样，系统输出可以表示为
ｙ＝（ＰΦ）θ（ｐ１）＋（ＱΦ）θ（ｐ２）＋ｅ＝
　　［ＰΦ，ＱΦ］［θ（ｐ１），θ（ｐ２）］＋ｅ （９）

ｙ＝

ｙ（ｋ）
ｙ（ｋ＋１）


ｙ（ｋ＋Ｍ











）

Φ ＝

φＴ（ｋ）
φＴ（ｋ＋１）


φＴ（ｋ＋Ｍ











）

Ｐ＝
ｐ１ … ｐ１
 

ｐＭ … ｐ









Ｍ

Ｑ ＝
ｑ１ … ｑ１
 

ｑＭ … ｑ









Ｍ

式中：ｐｉ和 ｑｉ分别为在 ｋ时刻状态 θ（ｐ１）和θ（ｐ２）
在系统输出中所占的权重；Φ代表测量矩阵；Ｐ、Ｑ
为权重矩阵；ｅ为噪声向量。其中，权重矩阵 Ｐ、Ｑ
与 Φ的“”运算为 Ｈａｄａｍａｒｄ内积，即对应项相
乘。而且，从本节描述可知矩阵 Ｐ、Ｑ与变化速度
ｖ相关。对于“匀速”变化，ｐｉ和 ｑｉ的大小由变化
速度 ｖ所决定；对于非匀速变化，只需要按照 “非
匀速”速度计算得出各项值即可。在此，本文将

［ＰΦ，ＱΦ］称为比例测量矩阵，用 Ｂ表示。
而［θ（ｐ１），θ（ｐ２）］整体变为了一个新的待辨识参
量，其长度为原信号的两倍，用 ｘ表示。那么，式（９）
就变为了常见的压缩感知的形式，ｙ＝Ｂｘ＋ｅ。通
过上述方法，就可以在采集到所有辨识数据后获

得系统模型，即离线的对系统进行辨识。而此方

法是可以很容易推广到在线辨识的情况的。因

为，本文对假设的各离散状态的位置是任意的。

所以，只要在采集到了最新的 Ｍ个辨识数据后，
就可以辨识得到两个离散状态。而且，通过滚动

辨识的方法就可以实时的获取最新的系统状态，

利用该状态得到的系统输出预测值也是最准确

的。在此给出，系统的一步预测器：

ｙ（ｋ＋１）＝φ（ｋ＋１）θ（ｋ） （１０）
式中：ｙ（ｋ＋１）为一步预测器在 ｋ时刻的预测
值；φ（ｋ＋１）为在 ｋ＋１时刻的系统输入输出组成
的观测向量；θ（ｋ）为辨识算法得到第 ｋ时刻的
模型参数。

为了保证采样的准确性，就需要测量矩阵满

足 ＲＩＰ。在压缩感知理论中，Ｃａｎｄèｓ和陶哲轩［１２］

证明了独立同分布的随机测量矩阵是满足 ＲＩＰ
的。不过，由于线性系统的输出是用卷积的形式

表示的，所以测量矩阵是一个有结构的 Ｔｏｅｐｌｉｔｚ
矩阵。Ｂａｊｗａ等证明了当 Ｔｏｅｐｌｉｔｚ矩阵各项服从
高斯分布或者伯努利分布时，Ｔｏｅｐｌｉｔｚ矩阵有很大
可能 满 足 ＲＩＰ，只 要 测 量 数 Ｍ＞Ｏ（Ｓ２ｌｂ（Ｎ／
Ｓ））［２０］，Ｎ为信号总长度。随后 Ｒａｕｈｕｔ等利用
Ｄｕｄｌｅｙ不等式证明了，当测量数 Ｍ＞Ｏ（Ｓ１．５·
ｌｂ（Ｎ１．５））［２１］，测量矩阵也是满足 ＲＩＰ的。不过，
随机测量矩阵对测量数的要求只要 Ｍ＞Ｏ（Ｓｌｂ（Ｎ／
Ｓ））［２２］，这是因为 Ｔｏｅｐｌｉｔｚ矩阵各列之间的相关
度要大于随机测量矩阵。对于本文中的比例测量

矩阵，该矩阵是由两个 Ｔｏｅｐｌｉｔｚ矩阵分别乘以不
同的系数所组成，因而该矩阵相比于测量矩阵，其

各列之间的相关性被进一步放大。因此，要想获

得同等准确的采样值，所需的测量数肯定要更多。

４　仿真试验

假设待辨识系统模型参数是稀疏的，即在

｛ａｉ（ｐ）｝和｛ｂｉ（ｐ）｝中一共只有 Ｓ个位置是非零
值，其他位置均为 ０。鉴于实际系统中 Ｓ个非零
项的大小和位置都是未知的，因此在每一次仿真

中非零项的位置和大小在都会随机改变。由于

ＤＣＭＩ方法并不要求提前设定准确的模型阶数，
因而在仿真中选择的模型阶数足够大即可。仿真

中设置稀疏度 Ｓ＝６，输入信号阶数 ｎａ与输出信
号阶数 ｎｂ均为２０，即信号总长度 Ｎ＝４０。

系统的输入信号 ｕ（ｋ）各项是从标准的正态
分布中随机选取。为了接近真实情况，观测值是

包含噪声的。该噪声的大小由信噪比（ＳＮＲ）所衡
量。本文比较了 ＤＣＭＩ算法、ＣＭＩ算法以及最小
二乘算法对 θ（ｐ１）和 θ（ｐ２）的变化过程的辨识结
果。此外，由于最小二乘算法在欠定条件下无法

获得唯一解，因而本文在目标函数中增加了正则

项来解决。其中，ＤＣＭＩ和 ＣＭＩ的恢复算法均选
用 ＯＭＰ算法来重建模型参数信号。为了保证仿
真结果的普适性，本文进行了 ２００次蒙特卡罗仿
真，并且在每次仿真中都会重新随机生成一个新

的 ＬＰＶ系统模型。考虑到真实系统中的模型真
值是未知的，因而本文除了比较模型本身外，还比

较了利用模型预测的系统输出以及实测系统输出

的差距来评价模型的准确性。具体指标为均方误

差（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＭＳＥ）和平均接近程度（Ａｖ
ｅｒａｇｅＦｉｔＲａｔｅ，ＡＦＲ），该指标的具体形式如下：

ＭＳＥ＝１
Ｄ∑

Ｄ

ｉ＝１
ｔｉ－ｔ


ｉ
２
２

ＡＦＲ＝１
Ｄ∑

Ｄ

ｉ＝１
１－

ｔｉ－ｔ

ｉ ２

ｔｉ－珋ｔ

ｉ

( )
２

×１００









 ％
（１１）

４６９
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式中：ｔｉ为第 ｉ次仿真的系统观测向量；ｔ

ｉ 为一步

预测器获得的系统输出值；Ｄ为总的试验次数。
由于系统的输出值是有噪声的，所以需要用 ＭＳＥ
来评价的预测值的偏差和方差。而 ＡＦＲ描述的
是预测值和观测值的近似程度，因而该指标可以

更直观地反映系统预测的准确度。

４．１　匀速变化模型
假设两个系统状态 θ（ｐ１）和 θ（ｐ２）之间的变

化是线性的，ＬＰＶ模型真值和不同算法辨识结果
的对比如图 １所示。虽然已知状态变化是线性，
但是状态中的各参数的变化速度是不同的，而且

其大小也是是未知的。

此时，权重矩阵 Ｐ和 Ｑ由系统测量值个数 Ｍ
给出：

Ｐ＝

Ｍ－１
Ｍ

…
Ｍ－１
Ｍ

 

０
Ｍ

…
０













Ｍ

Ｑ ＝

１
Ｍ

…
１
Ｍ

 

Ｍ
Ｍ

…































 Ｍ

Ｍ

（１２）

　　图１中：Ｉｄｘ表示 θ（ｐ）向量中的位置，ｆ（ｐ）表
示 θ（ｐ）中下标为 Ｉｄｘ处的参数值大小。该图中
展现了２００次试验中的两次结果，其中图 １（ａ１）、
（ｂ１）为 ＬＰＶ模型 θ（ｐ）的真值，其他各分图分别
表示各辨识算法计算得到的模型参数值。可以看

出，最小二乘算法和 ＣＭＩ算法的结果是用常数来
近似表示线性函数，只有 ＤＣＭＩ算法辨识结果与
模型真值是一致的。另外，最小二乘算法的结果

在很多原本是零的位置，得到了大量的非零值，即

导致了模型的过拟合，引入了大量的误差。

鉴于在高阶 ＬＰＶ模型的辨识问题中，系统输
入输出的测量值个数是主要的影响因素，因而随

后重点分析测量数对各算法的影响。由于在实际

系统中，模型真值一般是未知的，因而也就无法直

接对模型进行比较。另一个评价的办法就是给定

一个输入信号，对比系统输出的实测值和利用模

型得到的预测值，该预测值由第 ３节中提到的一
步预测器给出。图２显示了３种算法在不同测量
数条件下的预测结果。其中，最小二乘算法效果

最差，而且随着测量数的增加，预测精度反而下

降。此外，该算法在测量数 Ｍ＝４０时，由于过拟
合导致极大的预测误差。相比较而言，ＣＭＩ算法
要强于最小二乘算法，但同样随着测量数的增加，

图 １　ＬＰＶ模型真值和不同算法辨识结果对比

Ｆｉｇ．１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｒｕｔｈｖａｌｕｅｏｆＬＰＶｍｏｄｅｌａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

５６９
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图 ２　测量数对不同算法预测精度的影响

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｕｍｂｅｒｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ａｃｃｕｒａｃｙｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

算法的预测精度反而逐渐下降。这同样是由于算

法没有考虑到参数是动态变化的所导致的。从图

中可以看到，ＤＣＭＩ算法的预测精度显然是最高
的，但该算法在测量数不足时表现较差。因为，该

算法需要同时重建两个时刻的模型参数，其长度

是其他两个算法的 ２倍。由于观测本身存在误
差，而且一步预测器利用的是上一时刻的模型参

数，所以 ＤＣＭＩ的预测值与观测值还是存在差距
的。同时，由于算法计算时间同测量数多少直接

相关。因而，在仿真中记录了各算法所花费的时

间，并发现算法计算花费时间均在在 １ｍｓ以内，
但会随着模型规模的增加而增加。

接下来，本文对 ３种算法的鲁棒性进行了测
试。为了避免测量数在结果中的影响，在此设置

测量数 Ｍ＝５０，仿真结果如图 ３所示。从图中可
以看出，ＣＭＩ和 ＤＣＭＩ两种算法对白噪声都有一
定的抗干扰能力，而最小二乘算法的对噪声比较

敏感，其结果偏差较大。当噪声分贝降低到４０ｄＢ
左右时，噪声基本不会影响 ＤＣＭＩ算法的预测的
准确性。这是因为 ＣＭＩ算法考虑到了信号本身
是稀疏的，所以大部分噪声在辨识结果中被抑制

了。而且重建算法 ＯＭＰ采用了贪婪的思想，即只

图 ３　观测噪声对不同算法预测精度的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｏｉｓｅｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ａｃｃｕｒａｃｙｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

考虑了测量矩阵中影响最大的几列，从而降低了

噪声对恢复结果的干扰。

４．２　非匀速变化模型
在４．１节中考虑了参数“匀速”变化的情况，

本节将以一个参数以“匀加速”变化的系统作为

例子来说明该方法在参数非线性变化的 ＬＰＶ系
统中的使用。先假设系统两个相邻的离散状态

θ（ｐ１）和 θ（ｐ２），参数变化速度 ｖ以加速度 ａ均匀
增加。由于参数变化是非匀速的，所以权重矩阵

也就需要根据测量数的不同而重新计算。已知，

两个离散状态之间的任意状态可以由式（７）表
示。那么，对于测量初始时刻 ｔｓ的状态 θｓ和最后
时刻 ｔｅ的状态 θｅ有：
θｅ ＝（１－λｅ）θ１＋λｅθ２
θｓ ＝（１－λｓ）θ１＋λｓθ

{
２

（１３）

式中：λｅ和 λｓ分别为初始时刻和最后时刻两个
状态的影响比例。

将式（１３）整理可得

θ１ ＝
λｓθｅ－λｅθｓ
λｓ－λｅ

θ２ ＝
（１－λｓ）θｅ－（１－λｅ）θｓ

λｅ－λ










ｓ

（１４）

再将式（１４）代入式（７），可得 θｓ和 θｅ之间任
意状态 θ的表示为

θ＝
λ－λｅ
λｓ－λｅ

θｓ＋
λｓ－λ
λｓ－λｅ

θｅ （１５）

根据式（１５）就可以计算得出 ＤＣＭＩ算法所需
的权重矩阵 Ｐ和 Ｑ。由于４．１节已经分析了噪声
的影响，所以为了减少噪声对结果的影响，设置噪

声大小为４０ｄＢ。将图４与图２对比可以发现，在
线性变化的系统中最小二乘算法和 ＣＭＩ算法的
ＡＦＲ与 ＤＣＭＩ算法差距在 １０％左右，而在非线性
变化的系统中的该差距被拉大到２０％以上。这

６６９



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
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图 ４　线性变化情况下测量数对不同算法

预测精度的影响

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｎｕｍｂｅｒｏｎｏｕｔｐｕｔ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｉｎ

ｃａｓｅｏｆｌｉｎｅａｒｖａｒｉａｔｉｏｎ

是因为最小二乘和 ＣＭＩ算法的本质都是静态算
法，因而算法辨识出的模型参数是各状态的均值。

而该参数均值与当前值的差距，在非线性变化过

程中被拉大了，所以利用该均值得到的预测值与

观测值的差距也就被拉大了。这同样影响到了

ＤＣＭＩ算法的准确性，相比于线性变化情况，此处
最佳的 ＡＦＲ要降低了 ２％左右。而且，可以看出
此时算法所需的测量数要高于线性变化的情况。

其原因可能是由于非线性的权重矩阵使得测量矩

阵性质变差。

５　结　论

１）根据仿真试验结果表明，ＤＣＭＩ算法中使

用的匀速变化模型可以无损地对线性参变函数近

似，而“非匀速变化”模型对非线性参变函数近似

程度明显好于传统算法。

２）本文提出的 ＤＣＭＩ算法在测量数据量不
足的情况下，仍然能够得到准确的 ＬＰＶ模型。另
外，ＤＣＭＩ算法可以很好地避免参数过拟合问题，

而无需根据先验知识选定恰当的模型阶数。

３）ＤＣＭＩ算法可以有效地抵抗白噪声对辨识
结果的干扰。
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ｔｈｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔａｎｄｔｈｅｔｒｕｅｖａｌｕｅｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆｈｉｇｈｏｒｄｅｒＬＰＶｍｏｄｅｌ
ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｒｈｉｇｈｓａｍｐｌｉｎｇｃｏｓｔ，ｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｍｕｃｈｍｏｒｅｔｈａｎｔｈｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｄａｔａ．
Ｃｏｎｓｅｑｕｅｎｔｌｙ，ｉｔｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔｆｏｒｔｈｅｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏｏｂｔａｉｎｓｔａｂｌｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ（ＤＣＭＩ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｓｙｓｔｅｍｉｄｅｎｔｉｆｉ
ｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｎｔｈｉｓｃａｓｅｆｒｏｍｔｗｏａｓｐｅｃｔｓ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅ“ｕｎｉｆｏｒｍｍｏｔｉｏｎ”ａｎｄ“ｎｏｎｕｎｉｆｏｒｍｍｏｔｉｏｎ”ｍｏｄｅｌｓ
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基于硬脂酸复合相变材料的被动热沉性能

赵亮，邢玉明，刘鑫，罗叶刚，芮州峰

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：固液相变储能材料的被动热沉广泛应用于航空航天及军事装备领域。针对
高热流密度电子芯片的被动温控问题，对比实验验证了单温度和双温度 ２种数值模拟方法对
基于泡沫铜／硬脂酸复合相变材料被动热沉控温过程模拟的准确性。结合基于 ＭａｘｗｅｌｌＧａｒ
ｎｅｔｔ模型的 ＥＭＴ建立了石墨烯纳米片／硬脂酸复合相变材料物性，采用更为精确的双温度数
值模拟方法分析了不同导热强化方式的控温效果，并研究了环境温度对热沉控温效果的影响。

结果表明：高热流密度下的相变温控过程采用双温度数值模拟更为精确；当导热增强体的体积

组分相同时，提高泡沫金属的孔密度对相变温控效果提升有限，而同时采用泡沫金属与石墨烯

纳米片能更有效改善相变控温效果；环境温度的剧烈变化对温控时间和控温温度均能产生

影响。

关　键　词：被动热沉；硬脂酸；相变材料；泡沫铜；温控；双温度能量方程
中图分类号：ＴＫ１１＋４；Ｖ１９
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９７０１０

　　随着电子设备集成度的不断提高，其温控问
题越来越突出，美国空军研究结果表明，因为电子

设备过热而引起的系统故障问题约占总故障的

５５％［１］
。因此，为保障电子设备的运行可靠性、

性能稳定性和使用寿命，需要研究更加高效的电

子设备温控技术。

相比于主动温控技术
［２］
，基于相变储能材料

的被动式温控装置具有系统结构简单、运行可靠、

无功耗等优点，广泛应用于航空航天、军事装备等

领域
［３］
。但是大部分相变材料导热性能差制约

了相变热沉的应用
［４］
，为了提高其导热性能，国

内外学者采用金属翅片、泡沫金属、高导热纳米材

料和泡沫石墨等强化相变材料
［５６］
。Ｂａｂｙ和 Ｂａｌ

ａｊｉ［７］对比了相变热沉中添加针翅、板翅和不添加
翅片的相变温控效果，结果表明，添加翅片能够有

效降低模拟芯片的升温速率，而且同体积组分情

况下，添加针翅的控温效果最佳。Ａｒｓｈａｄ等［８］
研

究发现相比于截面边长为１ｍｍ和３ｍｍ的方形针
翅，采用截面边长为 ２ｍｍ的方形针翅的相变热
沉综合控温效果最佳。吕又付等

［９］
在相变材料

中添加纳米二氧化硅能够有效提高相变材料对锂

电池的控温效果。迟蓬涛等
［１０］
提出翅片泡沫铜

复合结构作为导热增强介质的概念，并通过试验

研究提出了翅片泡沫铜／石蜡相变过程的无量纲
数关系式。施尚等

［１１］
制备了 ３种不同孔隙率泡

沫铜／石蜡复合相变材料，实验结果表明基于复合
相变材料的热管理系统性能优越于自然对流风冷

系统。Ｌｉ等［１２］
采用泡沫铜强化改性三水醋酸钠

的导热性能，测试结果表明泡沫铜能够将其导热

性能提高 １１倍。Ａｌｓｈａｅｒ等［１３］
对比研究了纯石

蜡、石蜡／泡沫石墨和石蜡 ＋泡沫石墨 ＋碳纳米管
３种复合相变材料的温控效果。Ｗｕ等［１４］

研究了

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905015&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 赵亮，等：基于硬脂酸复合相变材料的被动热沉性能

多种工况下基于石蜡／泡沫石墨的相变热沉的温
控效果，并对温控过程中热沉的接触热阻进行了

分析。Ｌｉ等［１５１６］
以硬脂酸为相变材料，采用多壁

碳纳米管、石墨烯纳米片、纳米石墨片等作为导热

增强体制备了一系列复合相变材料，实验发现当

导热增强体的体积组分相同时，添加纳米石墨片

的复合相变材料储能／释能速率最大。
相变温控技术一直是国内外的研究热点，但

是目前大多集中在相变材料制备、性能测试、相变

过程传热传质现象及某一特定复合相变材料的应

用研究
［１７１９］

，对泡沫金属强化相变材料的数值模

拟方法对比研究少见报道，对不同导热强化方式

的复合相变材料温控效果研究较少。本文采用硬

脂酸作为相变材料，分析了单温度数值模拟和双

温度数值模拟 ２种方法的优劣，根据验证结果采
用较为准确的双温度数值模拟方法讨论了不同导

热强化方式对相变热沉的控温性能的影响，并研

究了环境温度对相变热沉控温过程的影响。研究

结果可为相变热沉的设计和性能优化提供指导。

１　模　型

１．１　物理模型
为了研究基于硬脂酸的复合相变材料温控性

能，建立如图 １所示的物理模型，ｇ为重力加速
度。相变热沉中填充体积为 １００ｍｍ×１００ｍｍ×
２１ｍｍ的复合相变材料，热沉壳体采用 ２ｍｍ厚的
５０５２铝合金材料，热沉底部采用 １００ｍｍ ×
１００ｍｍ的薄膜加热片作为模拟均匀热流。

图 １　物理模型

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｍｏｄｅｌ

１．２　数学模型
采用焓多孔介质模型模拟相变热沉中复

合相变材料的熔化控温过程。对于石墨烯纳米片

（ＧｎＰ）强化的复合相变材料采用基于 Ｍａｘｗｅｌｌ
Ｇａｒｎｅｔｔ模型的 ＥＭＴ建立其物性参数。对于泡沫
铜／硬脂酸复合相变材料分别采用单温度数值模
拟和双温度数值模拟建立能量方程对比研究温控

过程。同时在模型建立中做如下假设：①泡沫铜
材料为均匀的各向同性材料；②ＧｎＰ在相变材料
中均匀分布；③ＧｎＰ与相变材料之间无温差；④液
相的相变材料因重力和密度差引起的对流效应采

用 Ｂｏｕｓｓｉｎｅｓｑ假设，且流动为层流。
１．２．１　焓多孔介质模型与熔化凝固模型

连续方程：

Δ

·Ｖ＝０ （１）
动量方程 ｘ方向：
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ｕ
ｔ
＋Ｖ·
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－
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－
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Ｋ
－
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动量方程 ｚ方向：

ρｆ
ｗ
ｔ
＋Ｖ·

Δ( )ｗ ＝－ ΔＰ＋μｆΔ２ｗ＋
　　Ａｍｗ

（１－λ）２
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－
μｆ
Ｋ
－
ρｆＣｇ ｗ

槡
( )Ｋ

ｗ＋

　　（ρｆβ）ｇ（Ｔ－Ｔｉｎｔ） （４）
单温度能量方程：

［ερｆｃｐｆ＋（１－ε）ρｓｃｐｓ］
Ｔ
ｔ
＋ερｆｃｐｓＶ·

Δ

Ｔ＝

　　ｋｅｆｆ１

Δ２Ｔ＋ερｆ
λ
ｔ

（５）

单温度能量方程中的泡沫金属基复合相变材

料等效导热系数 ｋｅｆｆ１通常采用基于等效导热系数
测量结果所得的经验公式进行设定，根据文

献［２０２３］，本文采用经验公式为

ｋｅｆｆ１ ＝
ｋｆ＋π １－ε

３槡π
－１－ε
３( )π

（ｋｓ－ｋｆ[ ]） ｋｆ＋
１－ε
３
（ｋｓ－ｋｆ[ ]）

ｋｆ＋ ４
３
１－ε
３槡π

（１－ε）＋π １－ε
３槡π

－（１－ε[ ]）（ｋｓ－ｋｆ）
（６）

双温度能量方程：

ερｆｃｐｆ
Ｔ
ｔ
＋Ｖ·

Δ( )Ｔ ＋ερｆＬλｔ＝
　　ｋｆ

Δ２Ｔ＋ｈｓｆＡｓｆ（Ｔｆ－Ｔｓ） （７）

ερｓｃｐｓ
Ｔｓ
( )ｔ ＝ｋｓ

Δ２Ｔｓ＋ｈｓｆＡｓｆ（Ｔｓ－Ｔｆ） （８）
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式中：Ｖ为速度矢量；ｕ、ｖ、ｗ分别为 ｘ、ｙ、ｚ的速度
分量；Ｔ为温度；ｔ为时间；下标 ｆ和 ｓ分别表示相
变材料与泡沫铜；ｋ为材料的导热系数；下标 ｉｎｔ
表示初始值；ρ为密度；ε为泡沫铜的孔隙率；μ为
相变材料的动力黏度；Ｐ为压力；Ｋ与 Ｃｇ分别为
泡沫铜材料对液相相变材料流动产生的惯性阻尼

与黏性阻尼系数；ｃｐ为比热；Ｌ为相变材料潜热；
Ａｓｆ是泡沫铜与相变材料换热面积；ｈｓｆ是泡沫铜与
相变材料之间的换热系数；Ａｍ为相变材料混合相

常数，一般取值范围为１０４～１０７［２０２３］，本文中取值
为１０５；δ＝０．００１是为了避免分母为 ０；β为材料
的热膨胀系数；液相组分 λ的定义如下：

λ＝

０　　　　　 Ｔｆ≤ Ｔｍ１
Ｔｆ－Ｔｍ１
Ｔｍ２－Ｔｍ１

Ｔｍ１≤ Ｔｆ≤ Ｔｍ２

１ Ｔｍ２≤ Ｔ










ｆ

（９）

动量方程中的 Ｋ与 Ｃｇ定义如下
［２４］
：

ｄｐ ＝０．０２５４／（ＰＰＩ） （１０）

ｄｌ
ｄｐ
＝１．１８ １－ε

３槡π
１

１－ｅ－（１－ε）／０．( )０４ （１１）

Ｋ
ｄ２ｐ
＝０．０００７３（１－ε）－０．２２４ ｄｌ

ｄ( )
ｐ

－１．１１

（１２）

Ｃｇ ＝０．００２１２（１－ε）
－０．１３２ ｄｌ

ｄ( )
ｐ

－１．６３

（１３）

式中：ＰＰＩ为泡沫铜材料的孔密度；ｄｌ与 ｄｐ为泡
沫铜的微孔结构相关参数。

双温度能量方程中的泡沫铜与相变材料换热

面积 Ａｓｆ和换热系数 ｈｓｆ定义如下
［２４］
：

Ａｓｆ＝
３πｄｌ
ｄ２ｐ

（１４）

ｈｓｆ＝

０．７６Ｒｅ０．４ｄ Ｐｒ
０．３７ｋｆ／ｄｌ　 ０≤ Ｒｅｄ ＜４０

０．５２Ｒｅ０．５ｄ Ｐｒ
０．３７ｋｆ／ｄｌ ４０≤ Ｒｅｄ ＜１０

３

０．２６Ｒｅ０．６ｄ Ｐｒ
０．３７ｋｆ／ｄｌ １０３≤ Ｒｅ

{
ｄ

（１５）

Ｒｅｄ ＝ρ Ｖ槡
２ｄｌ／（εμ） （１６）

式中：Ｒｅ为雷诺数，下标 ｄ表示特征值为直径；Ｐｒ
为普朗特数。

１．２．２　ＥＭＴ模型
ＥＭＴ模型被证明在考虑不同形状因素的纳

米粒子与周围相变材料的接触热阻情况下能够较

为准确地预测纳米复合相变材料的等效导热系

数
［２５２７］

，基于 ＥＭＴ模型和硬脂酸物性参数建立
ＧｎＰ与硬脂酸复合后的等效导热系数。

等效导热系数模型为

ｋｅｆｆ２ ＝ｋｆ
３＋φ［２χ１１（１－Ｌ１１）＋χ３３（１－Ｌ３３）］

３－φ（２χ１１Ｌ１１＋χ３３Ｌ３３）

（１７）
式中：

χ１１ ＝
ｋｃ１１－ｋｆ

ｋｆ＋Ｌ１１（ｋ
ｃ
１１－ｋｆ）

（１８）

χ３３ ＝
ｋｃ３３－ｋｆ

ｋｆ＋Ｌ３３（ｋ
ｃ
３３－ｋｆ）

（１９）

Ｌ１１ ＝
ａ２ｓ

２（ａ２ｓ－１）
－

ａｓ
２（１－ａ２ｓ）

３／２ｃｏｓ
－１ａｓ （２０）

Ｌ３３ ＝１－２Ｌ１１ （２１）
ａｓ ＝ｌ／ｄ （２２）
式中：φ为复合相变材料中纳米粒子的体积分数；
ｋｅｆｆ２为有机纳米复合相变材料的等效导热系数；ｋｆ
为硬脂酸的导热系数；Ｌ１１和 Ｌ３３为形状因子；ａｓ为
纳米粒子的长径比；ｌ为纳米粒子长度；ｄ为纳米
粒子直径；ＧｎＰ可看作厚度 １ｎｍ，直径 １μｍ，则
ａｓ＝０．００１。ｋ

ｃ
１１和 ｋ

ｃ
３３分别为硬脂酸与纳米粒子复

合后的相变微单元体轴向和径向的等效导热

系数：

ｋｃｉｉ ＝
ｋｇ

［１＋γＬｉｉ（ｋｇ／ｋｆ）］
　ｉ＝１，２，３ （２３）

γ＝（１＋２ａｓ）
ＲＢｄｋｆ
ｌ

（２４）

式中：ＲＢｄ为纳米粒子与相变材料的接触热阻；ｋｇ
为纳米粒子的导热系数，根据文献［２５２７］，其值
一般为１０－８ｍ２／（Ｋ·Ｗ）量级，在本文中，其值为
根据文献［２８］所列参数反算得出。
１．２．３　纳米复合相变材料其他物性参数

对于基于硬脂酸的纳米复合相变材料，其密

度、显热、潜热、热膨胀系数根据以下公式计算

得出：

ρ２ ＝（１－φ）ρｆ＋φρｇ （２５）
ｃｐ ＝（１－φ）（ｃｐ）ｆ＋φ（ｃｐ）ｇ （２６）
Ｌ＝（１－φ）（Ｌ）ｆ （２７）
β＝（１－φ）（β）ｆ＋φ（β）ｇ （２８）

动力黏度根据 ＫｒｉｅｇｅｒＤｏｕｇｈｅｒｔｙ模型为

μ＝μｆ １－
φ
φ( )
ｍａｘ

－Ｑφｍａｘ
（２９）

式中：φｍａｘ与 Ｑ分别为最大填充因子和材料的特性

黏度
［２６，２９］

，最大填充因子为０．６３２，特性黏度为２．５。

２　实　验

２．１　实验材料
在相变热沉中采用的相变材料为分析纯度的

硬脂酸，采用差示扫描量热法（ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌＳｃａｎ
ｎｉｎｇＣａｌｏｒｉｍｅｔｅｒ，ＤＳＣ）（ＤＳＣ２１４，德国耐驰）在氮

２７９
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气气氛下以 ３Ｋ／ｍｉｎ的升温速率测试其潜热值如
图２所示，导热增强体泡沫铜的孔密度为２０ＰＰＩ，孔
隙率为９５％，相变材料硬脂酸的潜热值为２１２．２Ｊ／ｇ。
采用微过盈配合将其嵌入壁厚为２ｍｍ的５０５２铝
合金壳体中，再采用真空浸渍法将硬脂酸填充进

泡沫铜中，最后利用真空电子束焊接进行封装。

根据 ＥＭＴ等模型所得出的复合相变材料及
实验中所用的相关材料物性参数如表１所示。
２．２　实验系统

实验系统见图 ３，为减少外界环境对相变温
控过程的影响及简化温控过程数学模型边界条件，

用２ｃｍ厚的玻璃棉（ｋ＝０．０４９～０．０４２Ｗ／（ｍ·Ｋ））
包裹热沉，实现绝热条件；相变热沉底部粘贴如

图４所示的 １００ｍｍ×１００ｍｍ的薄膜电加热片作
为模拟均匀发热的芯片。利用 ９个 ＰＴ１００热电
阻测试控温过程中模拟芯片的温度变化情况，

测温点分布如图４所示。模拟芯片的温度为９个
测温点温度的平均值。数据采集系统（研华科技

ＡＤＡＭ４０１５温度采集模块）以 ２ｓ一次的频率采
集温度数据。

图 ２　硬脂酸的 ＤＳＣ测试结果

Ｆｉｇ．２　ＤＳＣｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｏｆｓｔｅａｒｉｃａｃｉｄ

表 １　材料物性参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｓ

参数 硬脂酸
ＧｎＰ体积分数

３％ ５％
泡沫铜 ５０５２铝合金 ＧｎＰ

ρ／（ｋｇ·ｍ－３） ９６５ １００２．０５ １０２６．７５ ８９７８ ２６８０ ２２００

ｋ／（Ｗ·ｍ－１·Ｋ－１） ０．１７２ ０．９９８６ １．５２６４５５ ３８７．６ １５６ ３５００
ｃｐ，ｓｏｌｉｄ／（ｋＪ·ｋｇ

－１·Ｋ－１） ２８３０ ２７６４．３９ ２２９３．１５ ３８１ ９４７ ０．６４３
ｃｐ，ｌｉｑｕｉｄ／（ｋＪ·ｋｇ

－１·Ｋ－１） ２３８０ ２３２７．８９ ２７２０．６５
Ｔｍ／℃ ６８．７７ ６８．７７ ６８．７７

β／（１０－６Ｋ－１） ２０００ １９４０ １９００ －０．７

μ／（ｋｇ·ｍ－１·ｓ－１） ０．００８ ０．０１０８９ ０．０１３６

Ｌ／（ｋＪ·ｋｇ－１） ２１２．２ ２０５．８３４ ２０１．５９

图 ３　实验系统示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

图 ４　测温点分布

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓ

３　结果与讨论

３．１　模型验证
在数值模拟过程中，采用用户定义函数（Ｕｓ

ｅｒＤｅｆｉｎｅｄＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＤＦ）编译泡沫铜等效导热系
数及双温度能量方程中相变材料与泡沫铜之间的

换热系数及换热面积。在实验结果与数值模拟结

果对比验证之前，首先对网格无关性和时间步进

行讨论，为减少计算量，选用模型对称的四分之一

作为研究对象，网格量分别为 ６４４２４、２０７５１５、
４８８９８８和１０４１８８０，时间步长为 ０．１、０．２、０．５和
１ｓ。综合考虑计算效率和模拟精度，选用网格量
为２０７５１５，时间步长为０．２ｓ。

在对２种数值模拟方法进行验证时，热流分
别设定为２０００、３０００和４０００Ｗ／ｍ２。实验结果与
数值模拟结果对比图５所示。

如图 ５所示，相变温控过程一般可以分为
３个阶段：预热阶段、相变阶段和过热阶段。模拟
芯片的热量主要由相变材料的相变潜热吸收，如

３７９
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图 ５　不同热流下模拟芯片温升

Ｆｉｇ．５　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｏｆａｎａｌｏｇｕｅｃｈｉｐａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｆｌｕｘｅｓ

图５（ａ）所示，在 ２ｋＷ／ｍ２的热流下，２种数值模
拟方法得到的芯片温度变化与实验结果较为吻

合，而随着热流密度的增加，在 ３ｋＷ／ｍ２ 和

４ｋＷ／ｍ２热流下，如图 ５（ｂ）和 ５（ｃ）所示，单温度
数值模拟结果与实验结果在相变阶段的误差逐渐

变大，其误差明显大于双温度数值模拟结果与实

验结果的误差。相比于双温度数值模拟方法，单

温度数值模拟方法将泡沫铜／硬脂酸复合相变材
料假设为一种均匀介质，泡沫铜与硬脂酸之间温

度相同，不存在热量交换。而随着热流的增加，单

温度数值模拟方法的误差增大体现出泡沫铜与硬

脂酸之间无温差假设局限性，而且随着热流逐渐

增加，其温差更不可忽略。因此相比单温度数值

模拟方法，双温度数值模拟方法能够更精确地模

拟泡沫金属基复合相变材料的温控过程。

在不同热流下，双温度数值模拟方法所得到

的相变热沉控温过程温度变化结果与实验结果之

间依旧存在一定的误差，这主要由 ４方面的原因
引起：①双温度数值模拟方法中的绝热边界条件
假设、同时忽略模拟芯片与热沉、热沉壳体与复合

相变材料之间的热阻；②实验中的测量误差；③泡
沫铜与硬脂酸的实际物性与数值模拟中所用参数

之间的误差；④泡沫铜与硬脂酸复合过程中存在
填充不充分、不均匀等制备问题。

在３种热流密度下，２种数值模拟方法得到
的相变温控过程中相变材料的液相组分变化如

图６所示。由图６可知，在同一热流密度下，２种
数值模拟方法所得的相变材料液相组分变化曲线

几乎完全重合，通过对比仿真结果数据，在相同热

流密度下，单温度数值模拟的相变材料熔化起始

时间要稍早于双温度数值模拟的相变材料熔化起

始时间２０ｓ左右，但 ２种模拟方法所得到的相变
材料熔程相同。这主要是因为除了模拟芯片的均

匀热流密度加热外，相变热沉与外界环境无其他

热量交换，热量仅由复合相变材料吸收，因此，这

种情况下泡沫金属与相变材料之间的热阻对相变

温控过程中相变材料的液相组分变化几乎无影

响。同时，这也说明对于泡沫金属强化相变材料

采用瞬态平面热源法等方法测定的等效导热系数

仅适用于低热流密度下的单温度数值模拟计算及

复合相变材料热物性的对比分析。

图 ６　不同热流下复合相变材料液相组分变化

Ｆｉｇ．６　Ｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｆｒａｃｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｈａｓｅ

ｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｈｅａｔｆｌｕｘｅｓ

３．２　不同导热强化方式对温控性能的影响
根据３．１节对泡沫铜／硬脂酸复合相变材料

温控性能的数值模拟验证可知，双温度数值模拟

方法对泡沫金属基复合相变材料的温控过程模拟

４７９
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更为准确，在较高的热流情况下，泡沫铜与相变材

料之间的换热热阻不可忽略。根据双温度数值模

拟方法中关于泡沫金属与相变材料的换热面积与

换热系数经验公式可知，换热面积与泡沫金属结

构相关，换热系数与相变材料物性相关，因此采用

双温度数值模拟方法讨论同体积组分（同孔隙

率）下不同 ＰＰＩ泡沫铜对温控性能的影响，再结合
ＥＭＴ模型讨论采用不同导热增强体的复合相变
材料温控性能。

３．２．１　泡沫铜孔密度对温控性能的影响
当模拟芯片的热流较高时，泡沫铜与相变材

料之间的温度差比较明显。当泡沫铜的体积组分

（孔隙率）为定值时，根据双温度数值模拟中的换

热面积和换热系数经验公式可知，增加泡沫铜的

孔密度能够有效扩展泡沫铜与相变材料的有效换

热面积。当 ＰＰＩ成倍增加时，根据式（１４）可知换
热面积也以相同的倍数增加。因此，分别设定模

拟芯片的热流密度为 ４、６和 ８ｋＷ／ｍ２，当孔密度
为１０、２０、４０和６０ＰＰＩ时，相变热沉温控过程温度
变化如图７所示。

由图 ７（ａ）可知，在热流为 ４ｋＷ／ｍ２情况下，
４种ＰＰＩ泡沫铜强化相变材料的热沉控温过程中
温度变化曲线在预热阶段和过热阶段几乎完全重

合，在相变阶段有细微的差异，说明在４ｋＷ／ｍ２热
流情况下，增加孔密度对相变热沉的温控效果无

明显的改善效果。如图７（ｂ）所示，当热流增加到
６ｋＷ／ｍ２时，４种 ＰＰＩ泡沫铜强化相变材料的热沉
控温过程温度变化有一定差异，尤其在相变阶段，

１０ＰＰＩ泡沫铜强化相变材料的热沉在控温过程中
的模拟芯片温度稍高于其他３种 ＰＰＩ泡沫铜强化
的相变材料被动热沉。但是整个控温过程中最大

温差不超过３℃。如图７（ｃ）所示，当热流增加为
８ｋＷ／ｍ２时，高 ＰＰＩ的泡沫铜强化效果逐渐明显，
但是效果依旧有限，最大温差不超过 ３．３℃。因
此在强化相变材料采用同体积组分（孔隙率）泡

沫铜时，通过提高 ＰＰＩ扩展泡沫材料与相变材料
之间的换热面积，使其增加到原来的 ２倍、４倍和
６倍对基于复合相变材料的被动热沉控温效果提
升十分有限。

通过对比图 ７中相变阶段起始点的温度可
知，随着热流密度的增加，相变起始点的温度逐渐

提高，过热度从 ４ｋＷ／ｍ２热流下的 ７．３℃增加到
６ｋＷ／ｍ２热流下的 １０．６８℃和 ８ｋＷ／ｍ２热流下的
１４．３８℃，说明在较高热流的相变温控过程中需要
充分考虑相变热沉控温过程的热阻，选用相变点

较低的相变材料。

图 ７　不同 ＰＰＩ泡沫铜强化相变材料热沉的

模拟芯片温升

Ｆｉｇ．７　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｏｆａｎａｌｏｇｕｅｃｈｉｐｗｉｔｈｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅ

ｍａｔｅｒｉａｌｓｂａｓｅｄｈｅａｔｓｉｎｋｅｎｈａｎｃｅｄｂｙ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＰＰＩｃｏｐｐｅｒｆｏａｍ

３．２．２　３种不同导热强化方式对温控性能的影响
当热流密度为定值时，热沉的控温时间长短

主要由相变材料在复合相变材料中的体积组分决

定，不同的导热强化方式对相变温控过程中温度

和相变材料熔化速率也有一定的影响，因此，假设

相变导热增强体体积组分为 ５％，对比孔隙率
９５％泡沫铜、孔隙率９８％泡沫铜 ＋３％ＧｎＰ与 ５％
ＧｎＰ三种复合相变材料的温控效果。数值模拟的
热流密度为４ｋＷ／ｍ２控温效果如图８所示。

由图８控温过程温度变化曲线可知，９８％泡
沫铜 ＋５％ＧｎＰ的组合温控效果最佳，在整个温控

５７９
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图 ８　不同复合相变材料热沉的模拟芯片温升

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｏｆｆｉｌｍｈｅａｔｅｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｓｂａｓｅｄｈｅａｔｓｉｎｋ

的３个阶段，其模拟芯片的平均温度均低于 ９５％
泡沫铜 ＋硬脂酸的复合相变材料的控温温度。根
据式（１４）、式（１５）及 ＥＭＴ模型可知，虽然泡沫铜
的孔隙率提高后降低了泡沫铜与复合相变材料的

换热面积，但是添加 ３％ＧｎＰ将硬脂酸的导热系
数提高了５．６倍，使得泡沫铜与相变材料之间的
换热系数能够成倍提高。因此在温控过程中，

９８％泡沫铜 ＋３％ＧｎＰ的组合能够具有更高的热
扩散效率，进而能够将模拟芯片的温度控制的更

低。而添加５％ＧｎＰ的复合相变材料也显示出较
好的控温效果，但是在相变阶段，模拟芯片的温度

出现上下波动，这是由于添加体积分数 ５％ＧｎＰ
虽然增强了硬脂酸的导热系数，提高了黏度，但是

液相的相变材料对流效应对相变温度分布仍具有

较强的影响作用。图９为控温过程相变阶段３种
相变温控装置中心截面上的温度分布，对比３个

时间点的温度云图可知，９８％泡沫铜 ＋３％ＧｎＰ的
组合其温度梯度最小，同时热沉底部模拟芯片的

温度最低；而 ５％ＧｎＰ的复合相变材料其温度分
别受对流效应影响较大，随着控温过程的推进，复

合相变材料温度分布出现数个高温的涡。９５％泡
沫铜 ＋硬脂酸的复合相变材料热沉在控温过程中
其模拟芯片的温度明显高于前 ２种，其壳体与相
变材料之间具有较大的温度梯度。

需要指出的是，添加 ５％ＧｎＰ的复合相变材
料其体积膨胀率与纯硬脂酸接近，因此，在实际应

用过程中需要对热沉预留一定空隙防止热沉因相

变材料固液体积差引起壳体变形，空穴效应会

较为明显，空穴导致的热阻会使得其温控效果差

于仿真结果。因此，３种同体积组分导热增强体
的组合中，９８％ 泡 沫 铜 ＋３％ ＧｎＰ的 温 控 效
果最佳。

图１０为３种复合相变材料在温控过程中的
液相组分变化，其变化趋势相同，曲线部分重合，

主要区别为如图中所示放大的两部分，在相变温

控过程中，添加体积组分为 ５％ＧｎＰ的复合相变
材料最先开始熔化，而 ９５％泡沫铜的复合相变材
料熔化起始点最晚；通过对比 ３种复合相变材料
的熔化起始和结束时间可知３种复合相变材料的
熔程长短几乎相同。这主要是由于相变温控装置

除加热面外其他边界均为绝热边界条件，相同热

流密度下，热量只能由复合相变材料的显热和潜

热吸收。而热量主要由潜热吸收，因此熔化速率

几乎相同，熔程长度也相同。液相组分变化的细

微差异主要来自３种复合相变材料的物性差异。

图 ９　基于不同复合相变材料的热沉控温过程温度云图

Ｆｉｇ．９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｐｒｏｃｅｓｓｏｆｈｅａｔｓｉｎｋｓｂａｓｅｄｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｓ
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　第 ５期 赵亮，等：基于硬脂酸复合相变材料的被动热沉性能

图 １０　不同复合相变材料的液相组分变化

Ｆｉｇ．１０　Ｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｆｒａｃｔｉｏｎｃｈａｎｇｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｓ

综合以上分析可知，对于同体积的相变温控装置，

应该从扩展相变材料与导热增强体的传热面积和

提高相变材料自身导热系数两方面综合考虑，优

先采用如３．２．２节中所述的泡沫金属和纳米粒子
同时强化的复合方式来提高温控效果。

３．３　环境温度对相变热沉温控效果的影响
环境温度变化是电子设备应用过程中常见的

工况，将相变热沉试验件外部包裹的玻璃棉去掉

后放置于高低温环境试验箱（上海一恒 ＢＰＨ
１２０Ｂ）中，通过调节试验箱温度实现环境温度 ２０、
２９、３８和４６℃，得到 ４ｋＷ／ｍ２热流下相变热沉的
温控效果如图１１所示。

由图１１的相变热沉温控曲线可知，环境温度
对相变热沉的控温时间和模拟芯片温度均能产生

影响，图中以环境温度为 ２０℃时控温曲线为例标
出了相变温控过程的 ３个阶段，可见随着环境温
度的提高，相变阶段逐渐提前发生，而且相变阶段

的起始温度也逐渐提高，整个相变阶段随着环境

温度的变化逐渐缩短。这是由于相变热沉采用

５０５２铝合金进行封装，而且内部采用９５％泡沫铜
进行强化，参考如图９所示的相变过程温度云图

图 １１　环境温度对模拟芯片温升的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒｉｓｅｏｆａｎａｌｏｇｕｅｃｈｉｐ

分布可知，在温控过程中整个装置的最大温差小

于１０℃，使得相变温控装置能够与外部环境产生
充分的自然对流换热。因此，虽然自然对流换热

系数较小，但是环境温度的剧烈变化仍能够对相

变温控装置的温控过程产生一定的影响。

４　结　论

本文对基于泡沫铜／硬脂酸复合相变材料温
控装置在较高热流温控过程中的控温效果进行了

实验研究和数值模拟，得到以下几点结论：

１）当模拟芯片发热热流较大时，相比于单温
度数值模拟方法，双温度数值模拟方法的误差更

小，能够更准确地模拟基于泡沫铜／硬脂酸复合相
变材料控温过程的温度变化。

２）对于泡沫铜强化硬脂酸的复合相变材料，
当其体积潜热值为定值时，应该从扩展相变材料

与导热增强体的传热面积和强化相变材料导热性

能两方面综合考虑，但是增大泡沫铜 ＰＰＩ对温控
效果提升有限。同时采用泡沫铜和纳米强化的复

合强化方式温控效果较好。

３）基于相变材料的被动热沉在控温过程中，
虽然自然对流换热系数较小，但是剧烈变化的环

境温度会对被动热沉的控温效果产生影响。因

此，在实际中需充分考虑相变热沉的应用工况。
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ｏｌｏｇｙ，１９５９，３（１）：１３７１５２．

　作者简介：

　赵亮　男，博士研究生。主要研究方向：固液相变温控技术。

邢玉明　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：相变储

能技术、两相流分析。
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　第 ５期 赵亮，等：基于硬脂酸复合相变材料的被动热沉性能

Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｐａｓｓｉｖｅｈｅａｔｓｉｎｋｕｓｉｎｇｓｔｅａｒｉｃａｃｉｄｂａｓｅｄ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｓｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ

ＺＨＡＯＬｉａｎｇ，ＸＩＮＧＹｕｍｉｎｇ，ＬＩＵＸｉｎ，ＬＵＯＹｅｇａｎｇ，ＲＵＩＺｈｏｕｆｅｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｂａｓｅｄｐａｓｓｉｖｅｈｅａｔｓｉｎｋｉｓｗｉｄｅｌｙａｐｐｌｉｅｄｉｎｔｈｅｆｉｅｌｄｓｏｆａｅｒｏｓｐａｃｅ
ａｎｄｍｉｌｉｔａｒｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔ．Ｔｏａｄｄｒｅｓｓｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｍａｎａｇｅｍｅｎｔｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｈｉｐｗｉｔｈｈｉｇｈｈｅａｔｆｌｕｘ，ｔｈｅｓｉｎｇｌｅ
ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｎｅｒｇｙｅｑｕａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｔｗｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｎｅｒｇｙｅｑｕａｔｉｏｎｗｅｒｅａｐｐｌｉｅｄｔｏｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｔｈｅｒｍａｌ
ｍａｎａｇｅｍｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｃｏｐｐｅｒｆｏａｍ／ｓｔｅａｒｉｃａｃｉｄｂａｓｅｄｈｅａｔｓｉｎｋ，ａｎｄｔｈｅｉｒａｃｃｕｒａｃｙｗｅｒｅｖａｌｉｄａｔｅｄ
ｂｙｔｈｅｌａｂｓｃａｌｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ．Ｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｗｉｔｈｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｇｒａｐｈｅｍｅｎａｎｏｐｌａｔｅｌｅｔｓ／ｓｔｅａｒｉｃａｃｉｄ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙＥＭＴｂａｓｅｄｏｎＭａｘｗｅｌｌＧａｒｎｅｔｔｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒ
ｅｎｔｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙｅｎｈａｎｃｅｍｅｎｔｏｎｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｈｅａｔｓｉｎｋｗａｓｉｎｖｅｓｔｉ
ｇａｔｅｄ．Ａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｗａｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｔｗｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｎｅｒ
ｇｙｅｑｕａｔｉｏｎｓｃａｎｓｉｍｕｌａｔｅｍｏｒｅａｃｃｕｒａｔｅｌｙｗｈｅｎｔｈｅｈｅａｔｆｌｕｘｏｆｔｈｅｃｈｉｐｉｓｈｉｇｈｅｒ．Ｗｈｅｎｔｈｅｖｏｌｕｍｅｆｒａｃｔｉｏｎ
ｏｆｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｃｏｎｄｕｃｔｉｖｉｔｙｅｎｈａｎｃｅｒｉｓｆｉｘｅｄ，ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｐｏｒｅｄｅｎｓｉｔｙｏｆｃｏｐｐｅｒｆｏａｍｈａｓｆｅｗｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔｏｎ
ｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｍａｎａｇｅｍｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ，ｗｈｉｌｅｃｏｐｐｅｒｆｏａｍｗｉｔｈＧｎＰｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｔｈｅｒｍａｌｍａｎ
ａｇｅｍｅｎｔｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｈｅａｔｓｉｎｋ．Ｔｈｅｓｅｒｉｏｕｓｃｈａｎｇｅｏｆａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃａｎｐｌａｙａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｒｏｌｅｉｎ
ｔｈｅｍａｎａｇｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｔｒｏｌｔｉｍｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐａｓｓｉｖｅｈｅａｔｓｉｎｋ；ｓｔｅａｒｉｃａｃｉｄ；ｐｈａｓｅｃｈａｎｇｅｍａｔｅｒｉａｌ；ｃｏｐｐｅｒｆｏａｍ；ｔｈｅｒｍａｌｍａｎａｇｅｍｅｎｔ；
ｔｗｏｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｅｎｅｒｇｙｅｑｕａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２２１１６：０７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１９．１５３８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１７２８５１０１８）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｙｍ５０５＠１２６．ｃｏｍ
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基于智能优化算法和有限元法的多线圈

均匀磁场优化设计

吕志峰，张金生，王仕成，赵欣，李婷

（火箭军工程大学 精确制导与仿真实验室，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：针对多线圈均匀磁场优化设计中的高阶求导及优化结果可信度评估问题，
提出一种基于智能优化算法和有限元法相结合的多线圈均匀磁场优化设计方法。首先，确定

待优化参数，并以磁场偏差率作为目标函数；然后，采用智能优化算法对目标函数进行寻优；最

后，基于优化得到的结构参数，建立相应的有限元仿真模型，检验优化结果的可信度。以 ２组
亥姆霍兹线圈的结构参数优化为例，仿真结果表明，本文方法求得的最优参数优于传统的求导

方法寻优得到的参数，且经过有限元法检验后，该优化结果的可信度得到了确认。

关　键　词：磁场均匀性；优化设计；智能优化算法；有限元法；可信度评估
中图分类号：Ｖ２１６．５＋１；ＴＬ６２＋２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９８００９

　　磁场模拟装置在地磁导航等航空航天工程中
具有重要的应用价值

［１３］
。理想的磁场模拟装置

应能够在足够大的空间内产生高均匀度的磁场，

因此，磁场均匀性是衡量磁场模拟装置性能的关

键技术指标之一。近年来，随着磁场模拟装置的

应用领域越来越广泛，其磁场分布的均匀性得到

了越来越多科研工作者的重视
［４６］
。文献［４］基

于亥姆霍兹线圈加工设计了一套磁场模拟装置，

并对磁场分布的均匀性进行了测试，结果表明该

装置基本能够满足地磁导航半实物仿真系统中的

磁场模拟需求。文献［５］针对磁传感器标定环境
中均匀磁场的要求，对四线圈磁场分布的均匀性

进行了仿真计算。文献［６］针对某型号光纤陀螺
性能测试的要求，设计了一套满足磁场分布均匀

性要求的大型磁场模拟装置。

目前，均匀磁场的产生主要依靠亥姆霍兹线

圈
［７８］
。随着工程应用对磁场均匀性的要求不断

提高，传统的亥姆霍兹线圈已经很难满足实际需

求，因此，有学者提出采用共轴多组线圈组合的方

式来提高磁场的均匀性
［９１１］
。但是，由于线圈组

数增多，如果各组线圈的位置、尺寸及匝数等参数

设计不合理，就会导致磁场的均匀区域大大减小，

这就需要对线圈的参数进行优化使其均匀区达到

最大化。对于线圈参数的优化，目前通常采用数

学求导的方式求取最优参数，但是线圈组数的增

多会导致待优化变量也相应增加，这就需要进行

高阶求导，如文献［１１］对 ９线圈系统的参数进行
优化，进行了 １６阶求导；文献［１２］对四环圆形线
圈的参数进行优化，进行了８阶求导，其计算较为
复杂。因此，如何避免对函数高阶求导是多线圈参

数优化需要解决的一个问题。对此，文献［１３１４］
提出采用差分进化算法对线圈的均匀磁场进行优

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905016&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 吕志峰，等：基于智能优化算法和有限元法的多线圈均匀磁场优化设计

化设计，取得了较好的效果，但是智能优化算法普

遍存在容易陷入局部最优的缺点，而上述研究未

讨论寻优得到的结果是否为全局最优。另外，线

圈参数的优化都基于解析式，很多学者直接以解

析优化的结果作为最终参数，并根据这些参数加

工制作磁场模拟装置，但是装置的最终性能与理

论分析存在不同程度的偏差
［１５１６］

。分析原因，解

析式是在理想化条件下推导出来的，基于解析式

得到的优化结果的可信度如果未进行有效评估，

一旦参数优化有误就会导致磁场的均匀性不理

想，使已制作好的磁场模拟装置的均匀性无法满

足要求，造成人力物力财力的浪费。因此，如何对

优化结果的可信度进行有效评估也是线圈参数优

化的重要一环。

鉴于此，本文提出一种基于智能优化算法

的共轴多线圈参数优化方法，并通过 Ａｎｓｏｆｔ
Ｍａｘｗｅｌｌ软件，采用有限元法对优化结果的可信
度进行检验与评估，从而为产生高均匀度磁场

的磁场模拟装置的设计提供一种高可信度优化

方法。

１　方形线圈均匀磁场的基本理论

目前，关于圆形亥姆霍兹线圈构建均匀磁场

的研究较多，但是圆形线圈加工、固定等不方便，

故在实际工程中多采用方形线圈用于模拟磁场。

本文就以方形线圈为研究对象，对其磁场分布的

均匀性进行分析研究。

１．１　方形线圈轴线上的磁场计算
首先分析单个方形线圈轴线的磁感应强度。

假设方形线圈的边长为２ｌ，其中心为坐标原点 Ｏ，
水平向右为 ｘ轴的正方向，垂直于纸面向内为 ｙ
轴的正方向，ｚ轴垂直于线圈平面且向上为正方
向，电流方向为逆时针，与 ｚ轴正方向满足右手螺
旋关系，线圈匝数为 Ｎ，如图１所示。Ｐ（０，０，ｚ）为
ｚ轴上任意一点，那么根据毕奥萨法尔定律，可以

图 １　单个方形载流线圈

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｎｇｌｅｓｑｕａｒｅｃｕｒｒｅｎｔｃａｒｒｙｉｎｇｃｏｉｌ

求得 Ｐ点处的磁场强度大小为

Ｂ（ｚ）＝
２μ０ＮＩｌ

２

π（ｌ２＋ｚ２） ２ｌ２＋ｚ槡
２

（１）

式中：μ０＝４π×１０
－７Ｎ·Ａ－２为真空磁导率；Ｉ为电

流大小。

１．２　方形线圈均匀磁场的传统优化设计方法

目前，磁场的模拟主要依靠亥姆霍兹线圈。

亥姆霍兹线圈是由一对相同线圈匝数、相同缠绕

方式、同轴平行放置的线圈组成。首先以方形亥

姆霍兹线圈轴线上的均匀磁场区域为研究对象，

采用传统的优化方法对线圈参数进行优化。设有

２个方形载流线圈 １和线圈 ２，其边长均为 ２ｌ，匝
数均为 Ｎ，所通电流 Ｉ同向，线圈之间相距为 ２ａ，
以两线圈中心轴线的中点作为坐标原点 Ｏ，如
图２所示。

根据磁场的叠加原理及式（１）可知，两线圈
在中心轴线上任意一点 Ｑ（０，０，ｚ）处产生的磁感
应强度为

Ｂ（ｚ）＝
２μ０ＮＩｌ

２

{π
１

［ｌ２＋（ａ＋ｚ）２］ ２ｌ２＋（ａ＋ｚ）槡
２
＋

　　 １
［ｌ２＋（ａ－ｚ）２］ ２ｌ２＋（ａ－ｚ）槡

}２ （２）

对 Ｂ（ｚ）在中心点 Ｏ附近进行泰勒展开，得

Ｂ（ｚ）＝Ｂ（０）＋Ｂ′（０）ｚ＋Ｂ″（０）
２
ｚ２＋… ＋

　　Ｂ
（ｎ）
（０）
ｎ！

ｚｎ＋Ｂ
（ｎ＋１）

（θｚ）
（ｎ＋１）！

ｚｎ＋１　０＜θ＜１ （３）

从式（３）中可以看出，应尽可能使 ｚ＝０处的
各阶导数均为 ０，从而使中心点附近的磁感应强
度 Ｂ（ｚ）→Ｂ（０），进而使中心点附近的均匀磁场
范围尽可能大。下面对式（２）进行一阶、二阶求
导，分别为

图 ２　方形亥姆霍兹线圈示意图

Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｑｕａｒｅＨｅｌｍｈｏｌｔｚｃｏｉｌ

１８９



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 ２０１９年　

ｄＢ
ｄｚ
＝
２μ０ＮＩｌ

２

{π
（ａ－ｚ）［３（ａ－ｚ）２＋５ｌ２］

［ｌ２＋（ａ－ｚ）２］２［２ｌ２＋（ａ－ｚ）２］
３
２

－

　　 （ａ＋ｚ）［３（ａ＋ｚ）２＋５ｌ２］
［ｌ２＋（ａ＋ｚ）２］２［２ｌ２＋（ａ＋ｚ）２］ }３

２

（４）

ｄ２Ｂ
ｄｚ２
＝
４μ０ＮＩｌ

２

π

{
·

６（ａ－ｚ）６＋１８（ａ－ｚ）４ｌ２＋１１（ａ－ｚ）２－５ｌ６

［ｌ２＋（ａ－ｚ）２］３［２ｌ２＋（ａ－ｚ）２］
５
２

＋

　　６（ａ＋ｚ）
６＋１８（ａ＋ｚ）４ｌ２＋１１（ａ＋ｚ）２－５ｌ６

［ｌ２＋（ａ＋ｚ）２］３［２ｌ２＋（ａ＋ｚ）２］ }５
２

（５）
显然，由于 Ｂ（ｚ）为偶函数，那么其在 ｚ＝０处

的奇数阶导数均为０，故 ｄＢ／ｄｚ＝０自动满足。如
果要使 ｚ＝０处的二阶导数 ｄ２Ｂ／ｄｚ２＝０，则根据
式（５）需要满足：
Ｆ（ａ）＝６ａ６＋１８ａ４ｌ２＋１１ａ２－５ｌ６ ＝０ （６）

经计算，可得 ａ＝０．５４４５ｌ，即当方形亥姆霍
兹线圈参数之间的关系满足 ａ＝０．５４４５ｌ时，线圈
轴线中心点附近的磁场均匀性最好。由式（２）可
知，对于方形亥姆霍兹线圈，Ｂ（ｚ）在 ｚ＝０处的各阶
导数是否为０仅由间距参数 ａ和边长参数 ｌ之间的
关系决定，在满足 ｄ２Ｂ／ｄｚ２ ＝０的情况下（即 ａ＝
０．５４４５ｌ时），ｄ２ｎＢ／ｄｚ２ｎ≠０（ｎ≥２，ｎ∈Ｚ），这就从根本
上限制了方形亥姆霍兹线圈磁场均匀区域的大小。

鉴于此，可以采用多组线圈，通过增加参数的

个数，使各参数之间满足一定的关系，使 ｚ＝０处
的各阶导数尽可能多为 ０，从而提高线圈磁场的
均匀性。以两组方形亥姆霍兹线圈为例，４个线
圈的边长均为 ２ｌ，通入电流均为 Ｉ，且电流方向相
同。中间一组线圈之间的距离为 ２ａ１，线圈匝数
均为 Ｎ１，两侧一组线圈之间的距离为２ａ２，线圈匝
数均为 Ｎ２，且线圈１、２之间的距离与线圈 ３、４之
间的距离相等，如图３所示。

图 ３　两组方形亥姆霍兹线圈示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｗｏｓｅｔｓｏｆｓｑｕａｒｅ

Ｈｅｌｍｈｏｌｔｚｃｏｉｌｓ

　　图３中线圈在中心轴线上任意一点 Ｑ（０，０，
ｚ）处产生的磁感应强度为

Ｂ（ｚ）＝
２μ０Ｉｌ

２

π
·

{　　
Ｎ１

［ｌ２＋（ａ１＋ｚ）
２
］ ２ｌ２＋（ａ１＋ｚ）槡

２
＋

　　
Ｎ１

［ｌ２＋（ａ１－ｚ）
２
］ ２ｌ２＋（ａ１－ｚ）槡

２
＋

　　
Ｎ２

［ｌ２＋（ａ２＋ｚ）
２
］ ２ｌ２＋（ａ２＋ｚ）槡

２
＋

　　
Ｎ２

［ｌ２＋（ａ２－ｚ）
２
］ ２ｌ２＋（ａ２－ｚ）槡

}２ （７）

对于式（７），Ｂ（ｚ）在 ｚ＝０处的各阶导数是否
为０由间距参数 ａ１、ａ２与边长参数 ｌ之间的关系
及匝数参数 Ｎ１与 Ｎ２之间的关系共同决定，故需
要确定３组参数关系，即 ｋ１＝ａ１／ｌ、ｋ２＝ａ２／ｌ、ｋ３＝
Ｎ１／Ｎ２，这３组参数关系的确定至少需要 ３个方
程。由于 Ｂ（ｚ）为偶函数，那么其在 ｚ＝０处的奇
数阶导数均为 ０，即 ｄＢ／ｄｚ＝０、ｄ３Ｂ／ｄｚ３＝０、ｄ５Ｂ／
ｄｚ５＝０自动满足。因此，需要通过 ｄ２Ｂ／ｄｚ２ ＝０、
ｄ４Ｂ／ｄｚ４＝０、ｄ６Ｂ／ｄｚ６＝０这 ３个方程共同确定这
３组参数关系，从而使线圈在中心点附近的均匀
磁场区域达到最大。式（５）是单组亥姆霍兹线圈
的二阶导数，其求导已经较为复杂，那么对２组亥
姆霍兹线圈（即式（７））求６阶导数必然会更加复
杂，如果需要更大的磁场均匀区域就要采用更多

组线圈，参数增多就需要求更高阶导数，其计算复

杂性可想而知。不难看出，在多组线圈均匀磁场

优化设计过程中，如果仍采用传统的求导优化方

法，势必会导致问题求解复杂化，因此，需要寻求

一种新的解决方法以避免高阶求导。

另外，实际的磁场模拟装置都是由多匝线圈

缠绕而成，故会形成一定的缠绕宽度和缠绕厚度，

而传统的解析理论分析将线圈抽象为一根没有宽

度和厚度的导线，即式（２）和式（７）是一种理想情
况下的解析式，这就导致理论分析与工程实际存

在一定的偏差。然而很多学者直接以解析式优化

的结果作为最终参数，并根据这些参数加工制作

磁场模拟装置，那么可能会导致最终的实际系统

性能与理论分析出现较大偏差，因此还需要对解

析式的优化结果的正确性进行检验与评估。
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　第 ５期 吕志峰，等：基于智能优化算法和有限元法的多线圈均匀磁场优化设计

２　多线圈均匀磁场优化设计方法

２．１　智能优化算法基本理论

经典优化理论的局限性在于过度依赖优化问

题的数学特征，但是，随着问题规模的扩大及问题

种类的增多，实际优化问题的数学特征越来越难

以得到。在数学知识尚未能提供理论支撑的情况

下，针对复杂优化系统出现的大规模、强非线性、

不可微等特征，经典优化理论的局限性越来越明

显。因此，学者们在观察现实世界中存在的自发

性优化现象的基础上，进行数学抽象以模拟该现

象中的智能行为，提出了一类无需依赖优化问题

数学特征的优化算法，这类算法统称为智能优化

算法。目前，常用的智能优化算法有遗传算法、粒

子群优化算法、蚁群算法、人工免疫算法、模拟退

火算法、禁忌搜索等
［１７］
，这些算法虽然模拟的个

体或群体现象不同，但是其共同之处都是利用它

们的智能特性和行为方式来解决实际优化问题。

智能优化算法为解决复杂优化问题提供了一种新

的解决途径。后续仿真实验中，本文将采用粒子

群优化算法进行寻优。

２．２　磁场的有限元分析方法

麦克斯韦方程组是电磁场计算的基本出发

点及核心。目前，磁场的计算主要有解析法和

数值法。这 ２种方法的理论基础都是麦克斯韦
方程组，但由于数学理论的局限性，对于复杂情

况的磁场计算，需要通过一些近似处理才能得

到其解析式，故解析法的计算精度相对较低。

随着计算机硬件的迅猛发展，数值法被广泛应

用于磁场的计算，其中最具代表性的就是有限

元法。

有限元法是以变分原理为基础逐步发展起来

的，其基本思想是把待求解场域剖分成若干个小

单元，然后利用一定的线性算法来求解各单元，而

求解这些小单元是很简单的，最后将所有单元的

求解结果进行综合便可得到整个场域的数值

解
［１８］
。从有限元法的基本思想可以看出，如果剖

分的单元足够小，计算结果就会无限趋近于理论

解，故有限元法的求解精度要高于解析法。从现

有文献也可以看出，与解析法相比，有限元法的计

算结果与实际系统的吻合度也较高
［１９２０］

，正因如

此，有限元法常常被用于校验解析计算结果的准

确性。目前，世界上有多款电磁场有限元分析软

件，如美国的 ＡｎｓｏｆｔＭａｘｗｅｌｌ、法国的 Ｆｌｕｘ、加拿大
的 Ｉｎｆｏｌｙｔｉｃａ和日本的 ＪＭＡＧ等，其中，ＡｎｓｏｆｔＭａｘ
ｗｅｌｌ软件具有功能强大、计算结果精确、易于使用
等优点，本文将采用这款软件用于磁场的有限元

计算。

２．３　线圈均匀磁场优化设计流程
在实际情况中，对线圈的均匀磁场进行优化

并不是要求磁场的均匀区域无限大，而是在满足

我们的工程技术指标的前提下，使磁场的均匀区

域尽可能最大化。

由 １．２节可知，对于多组线圈结构参数的传
统优化设计，其难点在于高阶求导，且基于解析法

得到的优化结果的可信度有待确认，为此，本文提

出一种基于智能优化算法和有限元法相结合的高

可信度参数优化方法。首先，确定线圈的组数和

待优化参数，同时，确定磁场均匀度指标，并以此

作为待优化的目标函数。然后，采用智能优化算

法对目标函数进行寻优，由于智能优化算法在寻

优过程中具有随机性并容易陷入局部极值，可以

采用蒙特卡罗方法进行多次智能寻优。若大部分

优化结果较为集中，说明大部分寻优收敛到了全

局最优附近，就以众多优化结果中的最优值作为

最优参数；若大部分优化结果分散，说明寻优可能

陷入了局部最优，即使是众多优化结果中的最优

值，也无法保证其是全局最优，造成这种结果可能

是因为种群规模太小，这时需要增加种群的数量，

进而增加了潜在解的多样性，进行重新寻优，直到

得到最优参数。由于智能优化算法寻优得到的线

圈匝数比很可能不是整数比，而线圈的实际加工

是以整数匝缠绕的，将匝数比近似成整数比后，在

该匝数比的情况下，原来的间距比很有可能不再

是最优间距比，因此，需要在该匝数比固定的情况

下，进行重新寻优以调整间距比。得到最优参数

后，需要判断该参数下磁场的均匀性指标是否满

足工程要求，如果不满足要求，说明线圈组数不够

多，需要增加线圈组数进行重新优化。最后，在智

能寻优结果满足均匀性指标的情况下，采用有限

元法对优化结果的可信度进行检验与评估。由于

有限元仿真更加接近真实条件，故如果有限元计

算结果不满足均匀性指标，说明按照智能寻优得

到的最优参数加工成型的线圈很大程度上难以满

足均匀性指标，因此仍然需要增加线圈组数重新

优化，反之，即可确认智能优化算法寻优得到的参

数为最优参数。整个优化流程如图４所示。
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图 ４　参数优化流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

３　仿真分析

３．１　有效性验证
为了说明智能优化算法寻优与求导寻优的结

果具有一致性，本文以单组亥姆霍兹线圈（如图 ２
所示）的参数优化为例，采用 ２种不同的方法进
行优化，将２种方法得到的结果进行对比。

首先，确定待优化参数及目标函数，由１．２节
式（２）可知，待优化参数为 ｋ＝ａ／ｌ，定义磁场偏差
率 ｆ＝ Ｂ（ｚ）－Ｂ（０） ／Ｂ（０），并以此作为目标函
数，即以中心点附近的磁感应强度 Ｂ（ｚ）与中心点
处的磁感应强度 Ｂ（０）之间的相对偏差为目标函
数，当二者之间的偏差最小时，线圈产生的磁场最

均匀。然后，采用智能优化算法对目标函数进行寻

优，这里，智能优化算法选用粒子群优化算法，该算

法的基本思想是模拟鸟类的群体行为，具有群体智

能、并行计算、快速收敛等优点
［１７］
，在 ＭＡＴＬＡＢ环

境下编程运行，求得最优参数为 ｋ＝ａ／ｌ＝０．５４６４。
由１．２节可知，求导寻优得到的最优参数为

ｋ＝ａ／ｌ＝０．５４４５，经计算，智能优化算法得到的最
优参数与求导寻优得到的最优参数的相对偏差仅

为０．３５％。这里需要说明的是，智能优化算法是
一种近似算法，其在有限的时间开销、资源消耗等

成本约束下求得的是近似最优解，因此，２种结果
出现一定的偏差是必然的，但是二者偏差仅为

０．３５％，可以看做 ２种方法的求解结果具有一致
性。假设线圈的的半边长 ｌ＝０．５ｍ，那么在 ２种
参数情况下，线圈中心轴线１ｍ长度范围内，以磁
场偏差率 ｆ＝ Ｂ（ｚ）－Ｂ（０） ／Ｂ（０）作为磁场均匀
性评价指标进行定量计算，计算结果如表１所示。

从表１可以看出，本文方法和求导方法得到
的参数下，相同范围内的线圈的磁场偏差率保持

在同一数量级且基本相近，这说明本文提出的方

法是有效的，能够代替传统的求导寻优。

表 １　单组线圈中心轴线磁场偏差率

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｓｉｎｇｌｅｓｅｔｏｆ

ｃｏｉｌｓａｌｏｎｇｃｅｎｔｒａｌａｘｉｓ

轴线长度／ｍ
磁场偏差率

本文方法 传统求导方法

０．２ ０．００１０３ ０．００１２６

０．４ ０．０１７０２ ０．０１７８５

０．６ ０．０７２７９ ０．０７４３５

０．８ ０．１７７０５ ０．１７９１３

１ ０．３１１８０ ０．３１３９８

３．２　优势性验证
本文以２组亥姆霍兹线圈（如图３所示）的参

数优化为例，通过与传统的求导方法进行对比说明

本文所提方法具有一定的优势性。这里，假设均匀

性指标为：沿着轴线方向，以轴线中点为中心的

０．６倍线圈长度范围内，磁场偏差率小于０．０５％。
３．２．１　两组亥姆霍兹线圈均匀磁场优化设计

首先采用本文提出的方法进行参数优化。以

磁场偏差率 ｆ＝ Ｂ（ｚ）－Ｂ（０） ／Ｂ（０）为目标函
数，采用粒子群优化算法对如图 ３所示的 ２组亥
姆霍兹线圈的结构参数进行优化，得到最优参数

为ｋ１＝ａ１／ｌ＝０．２９３４，ｋ２＝ａ２／ｌ＝１．１０１４，ｋ３＝Ｎ１／
Ｎ２＝０．４６５９。由于线圈的匝数只能为整数，为了
尽可能接近 ｋ３＝Ｎ１／Ｎ２＝０．４６５９，将匝数比设置
为整数比 ｋ３＝Ｎ１／Ｎ２＝７／１５≈０．４６６７。固定该匝
数比，按照图４所示流程图，对间距参数ｋ１和ｋ２进
行再次寻优，得到最终的最优参数为 ｋ１＝ａ１／ｌ＝

４８９
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０．２９４２，ｋ２＝ａ２／ｌ＝１．１０３０，ｋ３＝Ｎ１／Ｎ２＝７／１５。
然后，采用传统的求导方法进行寻优，得到最

优参数分别为 ｋ′１ ＝ａ１／ｌ＝０．２５６２，ｋ′２ ＝ａ２／ｌ＝
１．０１１０，ｋ′３＝Ｎ１／Ｎ２＝０．４２３５≈３２／７５。

最后，在结构参数固定的情况下，调整电流的

大小，使２种情况下中心点处产生的磁感应强度
大小一致，从而更直观地体现 ２种情况下磁场均
匀性的好坏。２种情况的参数设置如表２所示。

按照表 ２的结构参数，将其代入式（７），通过
ＭＡＴＬＡＢ软件计算得到２种参数情况下线圈中心
轴线上的磁场如图５所示。

从图５中可以定性看出，本文方法得到的磁
场均匀性明显优于传统求导方法的磁场均匀性。

为了定量说明本文方法具有优势，在图 ５所示的
线圈中心轴线１ｍ长度范围内，以磁场偏差率 ｆ＝
Ｂ（ｚ）－Ｂ（０） ／Ｂ（０）作为磁场均匀性评价指标
进行定量计算，计算结果如表３所示。

表 ２　本文方法与传统求导方法的结构参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄａｎｄ

ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

结构参数 本文方法 传统求导方法

ｌ／ｍ ０．５ ０．５
ａ１／ｍ ０．１４７１ ０．１２８１
ａ２／ｍ ０．５５１５ ０．５０５５
Ｎ１ ７０ ６４
Ｎ２ １５０ １５０
Ｉ／Ａ ０．１ ０．０９７４８

图 ５　两种参数情况磁场分布均匀性对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ

ｂｅｔｗｅｅｎｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

表 ３　两组线圈中心轴线磁场偏差率

Ｔａｂｌｅ３　Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｔｗｏｓｅｔｓｏｆ

ｃｏｉｌｓａｌｏｎｇｃｅｎｔｒａｌａｘｉｓ

轴线长度／ｍ
磁场偏差率

本文方法 传统求导方法

０．２ １．８４７１×１０－５ １．２６１６×１０－４

０．４ ６．５５２９×１０－５ ６．２９８４×１０－４

０．６ ２．６８５１×１０－４ ０．００３９
０．８ ０．００６４ ０．０２０７
１ ０．０３５６ ０．０７０２

　　从表３可以定量看出，求导寻优得到的参数
在０．６ｍ范围内无法满足磁场偏差率小于 ０．０５％
的均匀性指标，而智能优化算法寻优得到的参数

能够满足。在轴线长度０．２、０．４和 ０．６ｍ的范围
内，传统求导方法与本文方法的磁场偏差率不在

同一数量级，二者的比值分别为 ６．８３、９．６１、
１４．５２，采用本文方法求得的结构参数明显优于传
统的求导寻优结果，且由中点沿轴线向两侧延伸，

本文方法的优势越发明显。

３．２．２　最优参数的可信度检验与评估
下面采用有限元法对智能优化算法得到的最

优参数的可信度进行检验与评估，同时，为了进一

步说明智能寻优优于传统的求导寻优，本文在这

部分对求导寻优得到的参数也进行有限元仿真，

比较二者在更真实的仿真情况下的磁场分布。

按照表２所示的结构参数，在 ＡｎｓｏｆｔＭａｘｗｅｌｌ
软件中建立如图 ６所示的有限元数值仿真模型，
其中，为了更符合工程实际情况，线圈的缠绕宽度

设定为 １０ｍｍ，缠绕厚度设定为 ４ｍｍ，方形线圈
４个直角处均以半径为 ５０ｍｍ、Ｒ角为 ９０°的圆弧
平滑过渡。通过有限元计算，得到本文方法参数

和求导方法参数下 ｘＯｙ平面和 ｘＯｚ平面的磁场分
布情况，如图７所示。

从图７可以看出，在 ｘＯｙ平面和 ｘＯｚ平面中
心区域的很大范围内，无论是本文方法还是传统

的求导优化方法，磁场都呈现高度均匀分布，为了

更直观地比较 ２种方法磁场分布的均匀性，取 ｚ
轴１ｍ长度范围内的磁场进行考察，将 Ａｎｓｏｆｔ
Ｍａｘｗｅｌｌ软件中的仿真结果导出，在 ＭＡＴＬＡＢ中
作图，结果如图８所示。

对比图８和图 ５可以看出，有限元法求得的
中心点处的磁感应强度大小与解析式求得的结果

存在一定的偏差：在智能优化参数下，二者的相对

偏差为５．５１％；在求导优化参数下，二者的相对
偏差为４．５５％。这说明纯解析计算与接近实际
情况的有限元计算存在一定的偏差，通过优化算

法得到的结果的可信度必须经过检验与评估。

图 ６　两组亥姆霍兹线圈三维数值仿真模型

Ｆｉｇ．６　Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓｏｆ

ｔｗｏｓｅｔｓｏｆＨｅｌｍｈｏｌｔｚｃｏｉｌｓ

５８９
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图 ７　不同平面磁场分布

Ｆｉｇ．７　Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｌａｎｅｓ

这里，主要关注的是磁场的均匀性指标。从

图８可以看出，单就磁场的均匀性而言，有限元法
计算得到的轴线中心点附近的磁场依然具有良好

的均匀性。根据图 ８中的仿真数据，将磁场均匀
性进行量化，计算磁场偏差率，将本文方法参数和

传统求导方法参数下的有限元计算结果进行比

较，如表４所示。
从表４可以看出，在考虑了线圈缠绕宽度、缠

绕厚度及 Ｒ角的情况下，智能优化算法参数下的
有限元仿真结果依然满足磁场偏差率小于０．０５％

图 ８　ｚ轴磁场分布

Ｆｉｇ．８　Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｚａｘｉｓ

表 ４　有限元仿真计算得到的磁场偏差率

Ｔａｂｌｅ４　Ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｒａｔｅｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙ

ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

轴线长度／ｍ
磁场偏差率

本文方法 传统求导方法

０．２ ８．３２６８×１０－５ ９．２４０８×１０－５

０．４ ３．２３６３×１０－４ ３．７４０１×１０－４

０．６ ３．９６４２×１０－４ ０．００１７

０．８ ０．００５６ ０．０１７４

１ ０．０３５９ ０．０６７８

的均匀性指标，因此，该结构参数可以得到确认。

另外，在轴线长度０．２ｍ和 ０．４ｍ的范围内，传统
求导方法与智能优化算法的磁场偏差率相差很

小，可以看做基本一致，但是在轴线长度 ０．６ｍ的
范围内，二者的比值达到了 ４．２９，这与 ３．２．１节
中仿真结论“由中点沿轴线向两侧延伸，本文方

法的优势越发明显”相一致，说明智能优化算法

优于传统的求导寻优。

４　结　论

针对多线圈均匀磁场优化设计中的高阶求导

及优化结果可信度评估问题，本文提出一种基于

智能优化算法和有限元法的多线圈均匀磁场优化

设计方法，主要得到以下结论：

１）较传统的亥姆霍兹线圈，多线圈系统能够
扩大磁场的均匀区域，但是其参数优化设计如果

仍采用传统的求导优化方法，会增加问题求解的

复杂度。

２）在多线圈系统的参数优化问题中，本文方
法要优于传统的求导寻优，对于 ２组方形亥姆霍
兹线圈，在其中心轴线长度为线圈边长的０．２倍、
０．４倍和０．６倍的范围内，传统求导方法与本文
方法的磁场偏差率不在同一数量级，二者的比值

分别为 ６．８３、９．６１、１４．５２，说明由中点沿轴线向
两侧延伸，本文方法的优势越发明显。

６８９
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３）通过引入有限元法进行验证，一方面能够
对本文方法求得的参数的可信度进行检验与评

估，另一方面也验证了本文方法优于传统的求导

寻优。
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Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍａｇｎｅｔｉｃｆｉｅｌｄｕｎｉｆｏｒｍｉｔｙ；ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｄｅｓｉｇｎ；ｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｆｉｎｉｔｅｅｌｅ
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进气道结构对固体冲压发动机补燃室燃烧及

内壁流场的影响

王金金１，查柏林１，，张炜１，惠哲１，苏庆东１，何齐２

（１．火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 ７１００２５；　２．南昌航空大学 测试与光电工程学院，南昌 ３３００６３）

　　摘　　　要：为研究进气道结构对固体冲压发动机补燃室燃烧及内壁烧蚀的影响，采用
标准 ｋε湍流模型，单步涡耗散燃烧模型与 ＫＩＮＧ硼粒子点火燃烧模型，开展了双下侧 ９０°进
气结构和双侧１８０°进气结构固体冲压发动机补燃室内燃气燃烧数值模拟，对比分析了补燃室
燃气燃烧流场特征和内壁烧蚀环境特征。结果表明：双侧 １８０°进气结构在补燃室中形成大漩
涡，有利于燃气与空气的掺混燃烧，至补燃室出口位置，总燃烧效率超过 ９０％，且该结构有效
减少了粒子对内壁的冲刷侵蚀；在双下侧９０°进气结构补燃室中，凝聚相粒子和燃气贴近补燃
室一侧运动，导致氧气浓度和温度分布不均，不利于燃气的掺混燃烧，总燃烧效率为 ７４％，在
远离补燃室进气道一侧形成高温热烧蚀、高浓度粒子侵蚀、高速射流冲刷和热应力集中的综合

破坏；双侧１８０°进气结构的固体冲压发动机补燃室总体性能优于双下侧 ９０°进气结构的冲压
发动机补燃室。

关　键　词：固体冲压发动机；补燃室；进气道结构；燃烧效率；烧蚀
中图分类号：Ｖ４３８
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９８９１０

　　固体冲压发动机具有结构简单、比冲高、质量
轻等优点

［１］
，是现代火箭技术中应用非常广泛的

动力装置。在固体冲压发动机的研究过程中，补

燃室综合性能的研究对提高固体冲压发动机性能

具有重要意义。

为研究补燃室综合性能，１９８９年，Ｃｈｅｒｎｇ
等

［２］
利用 ＳＩＭＰＬＥ算法研究了不同进气道角度和

进气道位置对补燃室内燃烧的影响，结果表明，通

过优化圆顶高度和入口流动角，可以提高混合效

率和燃烧效率，且仿真结果和试验结果吻合。

１９９５年，董岩等［３］
采用二维 ｋε模型对固体冲压

发动机补燃室二次燃烧进行了数值模拟，结果表

明，经数值模拟设计的二次燃烧补燃室构型比普

通补燃室构型燃烧效率有明显提高。２００１年，
Ｓｔｏｗｅ［４］对补燃室内的两相流化学反应进行了数
值模拟，结果表明，采用两相化学燃烧时，燃烧效

率误差为１６％，而纯气相燃烧模拟时的误差会超
过２７％。２０１１年，刘杰等［５］

将旋转射流技术引入

固体冲压发动机设计中，开展了旋转进气和补燃

室含硼一次燃气三维反应流场仿真研究，研究发

现存在一个最佳进气角，可以使燃烧效率最大，且

一次旋流数增加可以促进二次燃烧。２０１４年，胡
旭等

［６］
对不同进气道结构下的固体冲压发动机

补燃室二次燃烧性能进行了仿真研究，得到进气

结构对补燃室性能的影响规律，其中，对称进气结

构有助于燃气与空气的掺混燃烧。２０１５年，王洪

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905017&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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远等
［７］
研究了空气旋转进气对含硼固体冲压发

动机二次燃烧性能的影响，研究表明旋流进气方

式减小了硼颗粒点火时间，在旋流数为０．３８５时，
点火时间最小。２０１６年，巩伦昆等［８］

研究了结构

尺寸对固体燃料冲压发动机燃速影响，结果表明，

结构尺寸中突扩比对燃速起着关键的作用，燃气

燃烧速率与突扩比近似呈线性关系。２０１７年，王
洪远和唐田田

［９］
对含铝颗粒固体燃料冲压发动

机燃烧速率特性进行了分析，仿真结果表明，在补

燃室燃烧过程中，影响平均燃速的因素由强到弱

依次为来流空气质量流量、铝颗粒含量、来流空气

总温以及铝颗粒直径。２０１８年，李唯暄等［１０］
研

究了旋流燃烧室构型对固体燃料冲压发动机自持

燃烧性能的影响，仿真以及实验结果表明，在旋流

工况下，相对台阶高度对火焰稳定以及燃烧特性

有显著影响，相对台阶高度的改变对特征速度与

推力的作用不大，而在无旋工况下，特征速度和推

力则随相对台阶高度的增加而增加。

综上所述，目前针对固体冲压发动机补燃室

相关的研究，主要集中于提高补燃室燃烧效率上，

包括在补燃室结构设计
［１１１３］

、硼颗粒点火燃

烧
［１４１６］

、推进剂配方
［１７］
等，其中补燃室结构设计

包括改变一次燃气出口的角度和数目，空气进气

道的压力、射流的速度、方向、进气角度
［１０，１２，１８］

，

空气与燃料的比值
［１９２０］

等。但是，关于固体冲压

发动机振动环境
［２１］
、热防护

［２２］
和烧蚀条件

［２３２４］

等研究相对较少，而补燃室绝热层耐烧蚀性能是

影响补燃室综合性能的重要指标之一。

因此，为研究不同进气道结构对固冲发动机

二次燃烧和内壁烧蚀环境的影响，本文采用标准

ｋε湍流模型、单步涡耗散燃烧模型以及 ＫＩＮＧ硼
粒子点火燃烧模型，对目前导弹应用比较广泛的

双下侧９０°进气结构和双侧 １８０°进气结构冲压发
动机补燃室掺混燃烧进行数值模拟，对比分析两

种进气道结构对补燃室燃气掺混燃烧和内壁烧蚀

的影响，为固体冲压发动机结构设计提供参考。

１　物理模型
两种不同进气道的补燃室结构简图及主要尺

寸如图１所示。Ｃａｓｅ１为双下侧９０°进气结构，进
气道间的夹角为 ９０°；Ｃａｓｅ２为双侧 １８０°进气结
构，进气道间夹角为 １８０°。补燃室结构尺寸参考
文献［６］，一次燃气由直径为 ４０ｍｍ的圆形喷口
沿轴线方向进入补燃室。

为简化模型，对补燃室中的内流场作如下

假设：

图 １　两种不同进气道结构的补燃室结构简图

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒｕｎｄｅｒｔｗｏａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

１）补燃室内气相射流为准定常流动，忽略燃
气与补燃室壁面的热交换作用。

２）补燃室燃气为理想气体，服从理想气体状
态方程 ｐＶ＝ｎＲＴ。

２　计算模型

本文采用 ＣＦＤ数值模拟方法分析进气道结
构对补燃室掺混燃烧的影响。为降低计算难度，

补燃室内的湍流流场和组分燃烧采用三维雷诺平

均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程求解［２４］
，即


ｔ∫ΩＷｄＶ＋∫Ω（Ｆ（Ｗ）－Ｇ（Ｗ））ｎｄＳ＝∫ΩＨｄＶ

（１）
式中：Ｗ为守恒向量；Ｖ为流体微元；ｎ为法向方
向；Ｆ（Ｗ）和 Ｇ（Ｗ）为无黏和黏性通量；ｄＳ为矢量
面积元；Ｈ为化学反应模型或体积力的源向量。
２．１　湍流模型

目前雷诺平均 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程求解中，常
用的湍流模型有 ｋε湍流模型、ｋω湍流模型、雷
诺应力模型等。由于 ｋε湍流模型具有收敛稳
定、精度适当、计算量小等优点，成为 ＣＦＤ分析中
应用最广的湍流模型。在计算精度要求相对较小

时，ｋε湍流模型满足大部分计算要求［２３］
，故本文

通过自编程 ＣＦＤ数值模拟方法，采用基于密度的
ｋε湍流模型进行计算，并考虑辐射对流场的影
响。在该模型中，湍流输运方程可表示成湍流能

量输运方程和能量耗散方程：

ρｋ
ｔ
＋ 
ｘｊ
ρｕｊ
ｋ
ｘｊ
－ μ＋

μｔ
σ( )
ε

ｋ
ｘ( )
ｊ

＝

　　Ｇｂ＋Ｇｋ－ρε－Ｙｋ＋Ｓｋ （２）

０９９
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ρε
ｔ
＋ 
ｘｊ
ρｕｊε－ μ＋

μｔ
σ( )
ｋ

ε
ｘ( )
ｊ

＝

　　Ｇε＋Ｄε－Ｙε＋Ｓε （３）
式中：μ为流体动力黏度；μｔ为湍流黏性系数；ｕｊ
为速度在 ｊ上的分量；ｋ为湍动能；ε为湍动能耗
散率；σｋ和 σε为 ｋ和 ε引起的正应力；ρ为流体
密度；Ｇｋ为湍动能的产生项；Ｇε为湍动能耗散率
ε的产生项；Ｄε为交叉扩散项；ＹＭ 为可压湍流中
脉动扩张的贡献；Ｙｋ和Ｙε分别为ｋ和ε由于湍流
产生的耗散项；Ｇｂ为浮力引起的湍流动能 ｋ的产
生项；Ｓｋ和 Ｓε为自定义的源项。
２．２　燃烧模型

由于补燃室中流场流动比较复杂，为方便计

算其中的化学反应过程，实现各组分净反应速率

的有效控制，采用单步涡耗散燃烧模型
［１８］
。主要

的气相化学燃烧反应为

２Ｈ２＋Ｏ２＝２Ｈ２Ｏ

２ＣＯ＋Ｏ２＝２ＣＯ{
２

（４）

凝聚相颗粒点火燃烧模型主要有 ＬＷ 模型
和 ＫＩＮＧ硼颗粒点火模型。目前由于 ＫＩＮＧ模型
的数学表达更容易表征一些关键的物理化学参

数，因而在硼颗粒点火计算中被广泛应用。而发

动机实际工作过程中，高速射流对硼颗粒表面液

态层产生气动剥蚀效应，促进了硼颗粒的点火燃

烧。结合文献［６］中推导的气动剥蚀计算，在原
有 ＫＩＮＧ模型的基础上，加入高速射流对硼颗粒
表面氧化层厚度的影响，硼颗粒氧化层厚度随时

间的变化关系为

ｄｘ
ｄｔ
＝
（ＲＢ／２－ＲＥ －ＲＨ）ＭＢ２Ｏ３

４πｒ２ＢρＢ２Ｏ３
＋

　　
τ（ｘ２１ｓｉｎ１＋ｘ２ｓｉｎ２）
２μＢ２Ｏ３ｒ

２
Ｂ（ｃｏｓ１－ｃｏｓ２）

（５）

式中：ｒＢ为硼颗粒的半径；ｘ为硼颗粒氧化层厚
度；τ为黏性应力分量；μＢ２Ｏ３为液态 Ｂ２Ｏ３黏性；

ρＢ２Ｏ３为 Ｂ２Ｏ３密度；ＭＢ２Ｏ３为 Ｂ２Ｏ３摩尔质量；ＲＢ、ＲＥ
和 ＲＨ分别为硼消耗速率、Ｂ２Ｏ３蒸发速率和 Ｂ２Ｏ３
与水的反应速率；１和 ２为剥离角度。

硼的燃烧速率为

ｖＢ ＝４πｒＰＤｌｎ（１＋０．６６７ωＯ２）／ｔ （６）
式中：ωＯ２为颗粒周围环境气体中 Ｏ２的质量分数；

扩散系数 Ｄ＝１．５×１０－５ｍ２／ｓ。
２．３　边界条件类型

一次燃气入口和空气入口均采用质量流量入

口，为简化计算，一次燃气入口由 Ｈ２、Ｈ２Ｏ、ＣＯ、ＣＯ２
和Ｎ２组成，各成分的质量百分比分别为１０％、１％、
４７％、１％和４１％，总质量流量为 ２．４ｋｇ／ｓ，硼颗粒

含量为燃气的 ３５％，燃气温度为 １８００Ｋ；空气入
口的质量流量为 ４ｋｇ／ｓ、总温为 ５７３Ｋ，氧含量为
２３％。根据文献［６］，凝聚相粒子的粒径设为
５μｍ；补燃室内壁采用绝热无滑移壁面条件（见
图２）；各组分质量梯度和压力梯度为０；补燃室出
口采用压力出口边界，压强和温度分别为１ａｔｍ
（１ａｔｍ＝１．０１ｋＰａ）和３００Ｋ。

图 ２　边界条件

Ｆｉｇ．２　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

２．４　燃烧效率表征方法
喷管出口截面燃烧效率反映了补燃室结构、

一次燃气进气、冲压空气进气对燃烧的综合影响。

截面燃烧效率通过截面的组分燃烧完成率来表

示。任意截面处的气相组分二次燃烧效率为

ηｉ·ｇ ＝１－
∫Ａρｉ·ｇμｉ·ｇωｉ·ｇｄＡ

ｍｉ·ｇ
（７）

式中：ηｉ·ｇ、ρｉ·ｇ、μｉ·ｇ、ωｉ·ｇ和 ｍｉ·ｇ分别为对应截面
上第 ｉ种可燃气体的燃烧效率、密度、黏性系数、
质量分数和入口的总质量流量；Ａ为积分截面。

气相燃气的总燃烧效率为

ηｇ ＝
ＱＣＯληＣＯ ＋ＱＨ２（１－λ）ηＨ２
ＱＣＯλ＋ＱＨ２（１－λ）

（８）

式中：ＱＣＯ和 ＱＨ２分别为 ＣＯ和 Ｈ２的燃烧热值；ηＨ２
和 ηＣＯ分别为Ｈ２和ＣＯ的燃烧效率；λ为ＣＯ的在
气相组分中占的质量百分比。

任意截面处硼颗粒的二次燃烧效率 ηＢ为

ηＢ ＝１－∫ＡｍＢｄ( )Ａ／ｍＢｉｎ （９）

式中：ｍＢｉｎ为燃气入口处硼颗粒质量流量；ｍＢ为
该截面上硼颗粒残余质量流量。任意截面处的燃

烧总效率 η为

η＝
βＱＣＯληＣＯ ＋βＱＨ２ληＨ２ ＋（１－β）ＱＢηＢ
［ＱＣＯλ＋ＱＨ２（１－λ）］β＋ＱＢ（１－β）

（１０）

式中：ＱＢ为硼的燃烧热值；β为气相组分占的质
量比。

２．５　网格划分及无关性验证
图３为固体冲压发动机补燃室的网格分布。

根据固体冲压发动机补燃室的结构特点，补燃室

纵向采用双重 Ｏ型网格划分。由于燃气发生器
出口射流速度组分相对复杂，对燃烧室出口、补燃

室内壁等区域进行加密处理。

１９９
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为验证计算的准确性和可靠性，需对网格进行

验证。图４给出了网格无关性验证结果，当网格节
点数大于１２０万时，网格节点数对壁面平均气膜有
效度几乎没有影响，因此选用１５０万网格计算。

图 ３　网格划分

Ｆｉｇ．３　Ｍｅｓｈｐａｒｔｉｔｉｏｎ

图 ４　网格无关性验证

Ｆｉｇ．４　Ｇｒｉｄｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

３　计算结果与分析

３．１　补燃室流场特征分析
图５为补燃室内不同截面处的 Ｏ２浓度分布，

截面间相距１００ｍｍ。从图中可以看出，两种结构
中，截面内Ｏ２浓度分布不均，呈轴对称分布，富氧
区紧靠进气道一侧。其中，Ｃａｓｅ１富氧区呈“Ｃ”
字形分布，至补燃室出口位置，富氧区 Ｏ２浓度依
然比较高，与贫氧区形成较大浓度差。Ｃａｓｅ２中，
进气道出口位置富氧区Ｏ２浓度较高，随着向补燃
室下游发展，富氧区 Ｏ２浓度逐渐降低，至补燃出
口位置，富氧区 Ｏ２浓度降低，贫氧区 Ｏ２浓度增
加。结果说明 Ｃａｓｅ２有利于空气中的 Ｏ２与一次
燃气的有效混合。

图６为补燃室内温度分布。从图中可以看
出，两种结构补燃室头部温度约为 ２２００Ｋ。整个
补燃室中，Ｏ２浓度分布与温度分布形成互补，呈
现出高温区Ｏ２浓度低，低温区Ｏ２浓度高的特点。
其中，Ｃａｓｅ１中高温区保持单侧分布，最高温度超
过２５００Ｋ；Ｃａｓｅ２从空气入口至补燃室出口，温度
逐步混合均匀，仅小部分区域温度稍高，与 Ｃａｓｅ１
相比较，温度相对均匀。Ｃａｓｅ２有利于补燃室温
度的扩散。

图 ５　补燃室内 Ｏ２浓度分布

Ｆｉｇ．５　Ｏ２ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｓｅｃｏｎｄａｒｙ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

图 ６　补燃室内温度分布

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｓｅｃｏｎｄａｒｙ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

综上，Ｃａｓｅ１中，一次燃气与空气相互分离，
Ｏ２浓度分布和温度分布互补；Ｃａｓｅ２中，燃气的
温度分布和 Ｏ２浓度分布逐渐趋于均匀。结果表
明，与 Ｃａｓｅ１相比，Ｃａｓｅ２更有利于空气与一次燃
气的掺混，且有利于温度的扩散。

３．２　补燃室燃烧效率分析
图７为两种补燃室不同截面位置的燃烧效率

对比。从图中可以看出，至距补燃室头部 ３００ｍｍ
位置，两种结构中的气相组分燃烧效率超过

９０％，说明气相化学反应主要集中在补燃室头部
位置。另外，从图７还可以看出，至补燃室出口截
面，Ｃａｓｅ１的总燃烧效率为７４％，Ｃａｓｅ２的总燃烧
效率超过 ９５％，Ｃａｓｅ２的燃烧效率高于 Ｃａｓｅ１。
结果说明双侧 １８０°进气结构冲压发动机补燃室
中，一次燃气与空气得到了更加充分的掺混和燃

烧，总燃烧效率更高。

固体冲压发动机补燃室内的流动存在头部回

２９９



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 王金金，等：进气道结构对固体冲压发动机补燃室燃烧及内壁流场的影响

图 ７　补燃室不同截面燃气成分燃烧效率

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｇａｓｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｓ

流和轴向涡流。头部回流是由一次燃烧轴向流动

过程中形成的引射抽吸作用形成的，头部回流在

补燃室掺混燃烧中发挥重要作用。图８为补燃室
头部对称截面上的射流速度矢量图。由图可知，

空气射流和燃气对击后，一部分空气在进气道出

口位置形成小涡旋，大部分空气与中心一次燃气

冲击后分流。其中一部分空气形成逆向回流，回

到补燃室头部，形成较强的回流区漩涡，并与轴向

运动的一次燃气发生激烈的摩擦卷吸作用。对比

图８中 Ｃａｓｅ１和 Ｃａｓｅ２两种补燃室头部涡旋可
以看出，Ｃａｓｅ２补燃室头部形成２个大的涡旋，空
气与一次燃气反生剧烈掺混；Ｃａｓｅ１空气入口在
补燃室单侧形成较大冲击，头部回流相对较小，导

致补燃室前段的燃烧效率偏低。

图９为 ｘ＝４００ｍｍ位置截面的射流速度矢量
分布。空气射流和燃气对击后，一部分空气沿着

斜向进气道向补燃室下游发展。如图 ９（ａ）所示，
Ｃａｓｅ１中，空气射流单向压制一次燃气，空气与燃
气间形成小旋涡，结合图５和图６可知，燃气的燃
烧面积相对较小，燃烧效率低。而 Ｃａｓｅ２结构
中，空气与一次燃气撞击后，沿着补燃室内壁向两

侧运动，形成 ４个大的对称漩涡（见图 ９（ｂ）），促
进了燃气与空气的有效掺混。

图１０为补燃室中粒子的运动轨迹和速度分
布。由图可知，Ｃａｓｅ１中，补燃室凝聚相粒子与一
次燃气运动轨迹一致，燃气中的氧含量低，不利于

凝聚相粒子的点火燃烧。Ｃａｓｅ２中，燃气与空气

图 ８　补燃室头部射流速度矢量分布

Ｆｉｇ．８　Ｊｅｔｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｈｅａｄｏｆ

ｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

图 ９　截面 ４００ｍｍ位置的射流速度矢量分布

Ｆｉｇ．９　Ｊｅｔｖｅｌｏｃｉｔｙｖｅｃｔｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｃｒｏｓｓ

ｓｅｃｔｉｏｎｏｆ４００ｍｍ
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图 １０　凝聚相粒子运动轨迹和速度分布

Ｆｉｇ．１０　Ｍｏｔｉｏｎｐａｔｈｌｉｎｅｏｆｃｏｎｄｅｎｓｅｄｐｈａｓｅｐａｒｔｉｃｌｅｓ

ａｎｄｔｈｅｉｒｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

掺混的过程中，一次燃气中颗粒相发生扩散，增强

了燃气与空气的掺混，形成强烈的掺混扩散区域

和扩散火焰峰面。在火焰面上，燃气与空气中的

Ｏ２发生剧烈的化学反应，并释放热能，提高燃气
温度，达到硼颗粒的点火条件，促进硼颗粒燃烧。

随着燃烧向下游发展，反应基本完成，Ｏ２质量浓
度和燃气温度逐渐均匀并降低。对比 Ｃａｓｅ１和
Ｃａｓｅ２可以看出，双侧 １８０°进气结构可促进凝聚
相粒子的扩散，实现凝聚相粒子与空气混合燃烧。

因此，Ｃａｓｅ１中燃气与空气间的掺混漩涡小，
凝聚相粒子沿高温低氧区运动，燃气无法充分地

混合燃烧，燃烧效率低；Ｃａｓｅ２有利于补燃室中燃
气与空气间形成较大的掺混漩涡，且有利与凝聚

相粒子与空气混合，促进了燃气的二次点火，总燃

烧效率相对更高。

３．３　补燃室内壁流场特征分析
固体冲压发动机补燃室烧蚀工况是影响补燃

室综合性能的重要指标之一，在分析补燃室燃烧

效率的同时，需考虑补燃室内壁附近的射流环境

对补燃室结构完整性的影响。目前固冲补燃室内

壁主要采用硅橡胶复合材料等作为绝热材料。影

响绝热材料耐烧蚀性能的主要因素有温度、Ｏ２含
量、气流冲刷和凝聚相粒子的侵蚀。

图１１为两种进气道结构补燃室内壁温度分
布，从图中可以看出，Ｃａｓｅ１补燃室头部温度约为
２２００Ｋ，补燃室中段射流混合区温度超过２５００Ｋ。
在该温度环境下，绝热材料表面会发生剧烈的热

分解作用，导致绝热层烧蚀率增加，并形成局部热

应力集中，损伤材料结构完整性，进而影响补燃室

的工作寿命。因此，补燃室中段是热防护的重点

位置。结合图５还可以看出，Ｃａｓｅ１补燃室壁面
高温区具有单侧分布、面积大、Ｏ２浓度低的特点；
Ｃａｓｅ２高温区对称分布，整体受热相对均匀，且壁

面 Ｏ２浓度梯度相对较小。为进一步分析补燃室
内壁烧蚀工况特征，提取 Ｃａｓｅ１和 Ｃａｓｅ２壁面纵
向温度最高和最低方向的Ｏ２浓度、温度和射流速
度分布特征进行分析（沿图 １１黑色标记线方向
提取数据）。

图１２～图１４为两种补燃室结构内壁面高温
区和低温区附近温度、Ｏ２浓度及速度分布曲线。
从图中可以看出，Ｃａｓｅ１和 Ｃａｓｅ２高温区具有温
度高、Ｏ２浓度低、射流速度快的特点；Ｃａｓｅ１低温
区的温度约为６００Ｋ，高温区温度超过 ２６００Ｋ，温
差较大，容易造成材料热应变不均，导致材料龟

裂。另外，Ｃａｓｅ１中补燃室单侧高温区表面气流

图 １１　补燃室内壁温度分布

Ｆｉｇ．１１　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｉｎｔｅｒｎａｌｗａｌｌｓｏｆ

ｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

图 １２　温度分布曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

４９９
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　第 ５期 王金金，等：进气道结构对固体冲压发动机补燃室燃烧及内壁流场的影响

图 １３　Ｏ２质量分数分布曲线

Ｆｉｇ．１３　ＣｕｒｖｅｓｏｆＯ２ｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

速度超过２００ｍ／ｓ，凝聚相粒子在气流的带动下冲
刷在补燃室内壁（见图 １０（ａ）），形成高温热分
解、高速射流冲刷、高浓度粒子侵蚀和热应力集中

的综合作用，对补燃室内壁产生严重破坏。目前，

大部分绝热材料的抗粒子侵蚀性能较差，在高温

热作用和粒子冲击作用下，表面热防护层脱落，引

起绝热材料局部损伤变形，破坏热防护结构的完

整性。

Ｃａｓｅ２中补燃室中段和后段低温区温度高达
１０００Ｋ以上，高温区和低温区温差相对较小，平
衡了高温区热膨胀引起的局部应力集中，保证补

燃室工作过程中相对稳定的力学环境。但低温区

Ｏ２浓度大于１５％，该处壁面以氧化烧蚀为主。另
外，Ｃａｓｅ２中，凝聚相粒子沿中心轴扩散并燃烧
（如图１０（ｂ）所示），粒子浓度逐渐降低，到达壁
面的粒子相对较小，避免了高浓度粒子对绝热层

壁面的侵蚀作用，保证补燃室工作过程中相对稳

定的烧蚀环境。Ｃａｓｅ２补燃室高温区的主要烧蚀
行为是高温热分解作用，低温区为热氧化烧蚀。

综上分析，Ｃａｓｅ１在远离补燃室进气道一侧
形成高温热分解、高浓度粒子侵蚀、高速射流冲刷

和热应力集中的综合破坏作用；Ｃａｓｅ２有效避免
了高浓度粒子侵蚀和高速射流的直接冲刷，烧蚀

图 １４　速度分布曲线

Ｆｉｇ．１４　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

的重点部位为高温区，烧蚀的主要模式为化学烧

蚀和高温热分解作用；Ｃａｓｅ２内壁整体射流环境
优于 Ｃａｓｅ１。

４　结　论

本文采用 ｋε湍流模型、单步涡耗散燃烧模
型以及 ＫＩＮＧ硼粒子点火燃烧模型，开展了双下
侧９０°进气结构和双侧１８０°进气结构冲压发动机
补燃室内燃烧数值模拟，对比分析了补燃室燃气

燃烧特征和内壁的烧蚀环境。获得以下结论：

１）两种进气道结构对应补燃室中温度和 Ｏ２
浓度对称分布，呈现出高氧低温和低氧高温分布

特征。双下侧 ９０°进气结构中，一次燃气与空气
相互分离，Ｏ２浓度分布和温度分布互补；双侧
１８０°进气结构中，燃气的温度分布和 Ｏ２浓度分布
逐渐趋于均匀。Ｃａｓｅ２更有利于空气与一次燃气
的掺混，且有利于温度的扩散。

２）两种进气道结构的补燃室内均形成头部
回流和轴向涡流。其中双侧 １８０°进气结构中，一
次燃气与空气之间形成大漩涡，燃气中的气相组

分和凝聚相颗粒与空气中的氧得到充分混合和燃

烧，至补燃室出口位置，总燃烧效率超过 ９５％；双

５９９
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下侧９０°进气结构补燃室总燃烧效率为７４％。
３）双下侧９０°进气结构中，补燃室远离进气

道一侧壁面受高温热分解、高速射流冲击和高浓

度粒子侵蚀作用，周向高温烧蚀和粒子侵蚀不均，

容易形成局部烧蚀破坏和热应力集中。

４）双侧１８０°进气冲压发动机补燃室结构中，
补燃室中后段轴向内壁面温度相对均匀，且凝聚

相粒子集中在中心轴线方向，扩散过程中浓度降

低，形成的高温热烧蚀作用和粒子侵蚀作用相对

较低。烧蚀的重点部位为高温区，烧蚀的主要模

式为化学烧蚀和高温热分解作用，Ｃａｓｅ２内壁整
体射流环境优于 Ｃａｓｅ１。
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Ｐｏｗｅｒ，１９９３，９（５）：６９４７０１．

［１５］ＹＥＨＣＬ，ＫＵＯＫＫ．Ｉｇｎｉｔｉｏｎａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｏｆｂｏｒｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｓ

［Ｊ］．ＰｒｏｇｒｅｓｓｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅ，１９９６，２２

（３）：５１１５４１．

［１６］ＦＯＥＬＳＣＨＥＲＯ，ＢＵＲＴＯＮＲＬ，ＫＲＩＥＲＨ．Ｉｇｎｉｔｉｏｎａｎｄｃｏｍ

ｂｕｓｔｉｏｎｏｆｂｏｒｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｎｈｙｄｒｏｇｅｎ／ｏｘｙｇｅｎｅｘｐｌｏｓｉｏｎｐｒｏｄ

ｕｃｔｓ：ＡＩＡＡ１９９７０１２７［Ｒ］．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，１９９７．

［１７］谢爱元，武晓松，马虎，等．聚乙烯在固体燃料冲压发动机中

燃烧特性的数值研究［Ｊ］．推进技术，２０１３，３４（３）：３６８３７４．

ＸＩＥＡＹ，ＷＵＸＳ，ＭＡＨ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｃｏｍ

ｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｏｆｐｏｌｙｅｔｈｙｌｅｎｅｉｎｓｏｌｉｄｆｕｅｌｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３，３４（３）：３６８３７４（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］张永芝，李卓，李海龙．固体火箭冲压发动机补燃室流场三

维数值计算研究［Ｊ］．航空发动机，２００９，３５（３）：２２２６．

ＺＨＡＮＧＹＺ，ＬＩＺ，ＬＩＨＬ．Ｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎｏｆａｆｔｅｒｂｕｒｎｅｒｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．Ａｅｒｏ

ｅｎｇｉｎｅ，２００９，３５（３）：２２２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］彭灯辉，王丹丹，杨涛，等．固体燃料冲压发动机燃烧效率建

模与数值分析［Ｊ］．推进技术，２０１４，３５（２）：２５１２５６．
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　第 ５期 王金金，等：进气道结构对固体冲压发动机补燃室燃烧及内壁流场的影响

ＰＥＮＧＤＨ，ＷＡＮＧＤＤ，ＹＡＮＧＴ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｎｕｍｅｒｉ

ｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｓｏｌｉｄｆｕｅｌｒａｍｊｅｔ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１４，３５（２）：２５１２５６（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＣＲＯＷＥＣＴ，ＴＲＯＵＴＴＴＲ，ＣＨＵＮＧＪＮ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｆｏｒ

ｔｗｏｐｈａｓｅｔｕｒｂｕｌｅｎｔｆｌｏｗｓ［Ｊ］．ＡｎｎｕａｌＲｅｖｉｅｗｏｆＦｌｕｉｄＭｅｃｈａｎ

ｉｃｓ，１９９６，２８：１１４３．

［２１］高金海，马艳红，洪杰，等．高超声速飞行器冲压燃烧室随机

振动响应分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２００８，３４（８）：

９８１９８５．

ＧＡＯＪＨ，ＭＡＯＹＨ，ＨＯＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｒａｎｄｏｍ ｖｉｂｒａｔｉｏｎｒｅ

ｓｐｏｎｓｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｆｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒ

ｃｈａｍｂｅｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２００８，３４（８）：９８１９８５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］孙冰，刘小勇，林小树，等．固体火箭冲压发动机燃烧室热防

护层烧蚀计算［Ｊ］．推进技术，２００２，２３（５）：３７５３７８．

ＳＵＮＢ，ＬＩＵＸＹ，ＬＩＮＸＳ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｏｆａｂｌａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌａｙｅｒｉｎｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｕｓｔｏｒ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００２，２３（５）：３７５３７８（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］沈振华．富氧环境下固体火箭冲压发动机补燃室热防护层

烧蚀数值仿真及实验研究［Ｄ］．南京：南京理工大学，２０１７．

ＳＨＥＮＺＨ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ａｄｉａｂａｔｉｃｗａｌｌａｂｌａｔｉｏｎｉｎｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ［Ｄ］．Ｎａｎｊｎｉｇ：

ＮａｎｊｎｉｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２４］李理，杨涛，程兴华，等．固体火箭冲压发动机补燃室硅基绝

热层烧蚀模型［Ｊ］．推进技术，２０１２，３３（３）：４５０４５４．

ＬＩＬ，ＹＡＮＧＴ，ＣＨＥＮＧＸＨ，ｅｔａｌ．Ａｂｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｓｉｌｉｃｏｎ

ｉｎｓｕｌａｔｏｒｉｎｒａｍｊｅｔｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌ

ｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１２，３３（３）：４５０４５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王金金　男，博士研究生。主要研究方向：火箭发动机流场分

析及航天材料烧蚀评估。

查柏林　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：火箭发

动机及航天材料性能失效评估。

张炜　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：推进系统

检测与故障诊断。
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Ｅｆｆｅｃｔｏｆａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎａｎｄｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆｉｎｎｅｒｗａｌｌｉｎ
ｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｆｓｏｌｉｄｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ

ＷＡＮＧＪｉｎｊｉｎ１，ＺＨＡＢａｉｌｉｎ１，，ＺＨＡＮＧＷｅｉ１，ＨＵＩＺｈｅ１，ＳＵＱｉｎｇｄｏｎｇ１，ＨＥＱｉ２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｉｓｓｉｌｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＲｏｃｋｅｔＦｏｒｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，Ｘｉ’ａｎ７１００２５，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅａｓｕｒｉｎｇａｎｄＯｐｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｃｈａｎｇＨａｎｇｋｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｎａｎｃｈａｎｇ３３００６３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｏｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎａｎｄａｂｌａｔｉｏｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍ
ｂｅｒｏｆｓｏｌｉｄｒａｍｊｅｔ，ｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｆｓｏｌｉｄ
ｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔｗｉｔｈｂｉｌａｔｅｒａｌ１８０°ａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｂｉｌａｔｅｒａｌ９０°ａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｎｂｏｔｈｄｏｗｎｓｉｄｅｓｗｅｒｅ
ａｎａｌｙｚｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｋεｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅｍｏｄｅｌ，ａｏｎｅｓｔｅｐｅｄｄｙｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｍｏｄｅｌａｎｄｃｏｍ
ｂｕｓｔｉｏｎｍｏｄｅｏｆｂｏｒｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｓｏｆＫＩＮＧ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｌａｒｇｅｗｈｉｒｌｐｏｏｌｓａｒｅｆｏｒｍｅｄｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｗｉｔｈｂｉｌａｔｅｒａｌ１８０°ａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｗｈｉｃｈｉｓｂｅｎｅｆｉｃｉａｌｔｏｔｈｅｍｉｘｉｎｇａｎｄｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｏｆ
ｇａｓａｎｄａｉｒ．Ｔｈｅｔｏｔａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｇａｓｐｈａｓｅｉｓ９０％ ａｔｔｈｅｏｕｔｌｅｔｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｃｈａｍｂｅｒ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｔｈｅｅｒｏｓｉｏｎｄｕｅｔｏｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｄ．Ｉｎｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ
ｗｉｔｈｂｉｌａｔｅｒａｌ９０°ａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ｃｏｎｄｅｎｓｅｄｐｈａｓｅｐａｒｔｉｃｌｅｓａｎｄｇａｓｍｏｖｅａｌｏｎｇｔｈｅｕｎｉｌａｔｅｒａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｃｈａｍｂｅｒｗａｌｌ，ｌｅａｄｉｎｇｔｏｔｈｅｕｎｅｖｅｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｏｘｙｇｅｎｍａｓｓｆｒａｃｔｉｏｎａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，ｗｈｉｃｈａｒｅｎｏｔｃｏｎ
ｄｕｃｉｖｅｔｏｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｏｆｇａｓ．Ｔｈｅｔｏｔａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆｇａｓｐｈａｓｅｉｓ７４％．Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｄｅｓｔｒｕｃｔｉｏｎ
ｄｕｅｔｏｈｉｇｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｔｈｅｒｍａｌａｂｌａｔｉｏｎ，ｈｉｇｈｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｅｒｏｓｉｏｎ，ｈｉｇｈｖｅｌｏｃｉｔｙｊｅｔｆｌｕｓｈｉｎｇａｎｄ
ｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｅｓｓｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｏｃｃｕｒｓａｔｔｈｅｓｉｄｅｆａｒｆｒｏｍｔｈｅｉｎｌｅｔ．Ｔｈｅｏｖｅｒａｌｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｓｅｃｏｎｄａｒｙ
ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｗｉｔｈｂｉｌａｔｅｒａｌ１８０°ａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈａｔｗｉｔｈｂｉｌａｔｅｒａｌ９０°ａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃ
ｔｕｒｅｏｎｂｏｔｈｄｏｗｎｓｉｄｅｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ： ｓｏｌｉｄ ｒｏｃｋｅｔｒａｍｊｅｔ； ｓｅｃｏｎｄａｒｙ ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ ｃｈａｍｂｅｒ； ａｉｒｉｎｌｅｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ； ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎ
ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ；ａｂｌａｔｉｏｎ
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卫星微振动液阻隔振器建模与试验研究

刘巧斌１，史文库１，柯俊２，陈志勇１，，曹飞１，闵海涛１

（１．吉林大学 汽车仿真与控制国家重点实验室，长春 １３００２２；　２．浙江理工大学 机械与自动控制学院，杭州 ３１００１８）

　　摘　　　要：卫星微振动隔振器建模是进一步整星振动仿真、优化和控制的基础。针对
五参数分数阶导数模型无法描述液体阻尼式卫星隔振器幅变特性的缺点，根据试验数据，分别

对各位移振幅激励下的隔振器的动特性曲线进行参数识别，根据参数识别结果，对五参数分数

阶导数模型进行幅值相关性修正，引入幅变因子。由仿真结果与试验结果的对比可知，引入了

幅变因子的分数阶导数模型可以很好地预测隔振器的幅变特性。在提出的改进型分数阶导数

模型的基础上，进行了模型参数影响分析。所提出的建模方法可为微振动隔振器的设计和分

析提供参考。

关　键　词：微振动；分数阶导数模型；幅变动特性；试验测试；参数影响
中图分类号：Ｖ２１４＋．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５０９９９０９

　　卫星上所搭载的精密仪器设备经常处于低频
微幅的振动环境中。液体阻尼式隔振器（简称液

阻隔振器）是一种广泛应用于卫星微振动隔离的

隔振装置
［１５］
。

建立准确、简洁而物理意义清晰的隔振器模

型，是进一步对隔振器进行性能预测、结构改进以

及优化控制的基础。国内外学者在液阻隔振器建

模方面进行了大量的研究，建立了各式各样的液

阻隔振器模型，总体而言可以分为３类：第１类为
质量弹簧阻尼元件模型，通过将隔振器等效为
一些简单的质量、弹簧和阻尼元件的串并联，从而

实现隔振器性能的仿真预测
［６８］
；第２类为流体力

学集中质量模型，通过建立流体力学模型，根据力

学等效原理，将连续流体等效为集中质量，对液体

阻尼的非线性特性进行分析
［９１０］
；第 ３类为流固

耦合有限元模型，这种建模方法通过建立隔振器

的流体固体耦合作用的有限元分析模型，并在有

限元模型中施加载荷激励与提取响应，从而计算

隔振器的动特性
［１１１２］

。

分数阶导数建模方法是介于第１类和第２类
的新方法，这种建模方法来源于黏弹性材料的分

数阶本构模型。近年来，学者们引入分数阶导数

建立了隔振系统模型，取得了一系列成果
［１３１６］

。

分数阶导数模型能够在使用较少的参数条件下，

实现对黏弹性材料宏观力学性能的准确预

测
［１７１９］

，因此本文采用一种改进型分数阶导数模

型对波纹管式液阻隔振器进行建模，并通过试验

验证模型的正确性。

１　隔振器结构和工作原理

本文所研究的隔振器是一种波纹管式液阻隔

振器，主要用于卫星微振动的隔离。图 １为波纹
管式液阻隔振器的结构示意图。隔振器的主

要承载功能由外部的金属波纹管承担，并通过金

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905018&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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图 １　波纹管式液阻隔振器结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂｅｌｌｏｗｔｙｐｅｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｉｓｏｌａｔｏｒｗｉｔｈｈｙｄｒａｕｌｉｃｄａｍｐｉｎｇ

属波纹管的弹性变形吸收振动能量，从而实现振

动的隔离。此外，阻尼板上下的波纹管构成的液

室在外部载荷的作用下，产生体积膨胀效应和活

塞泵吸效应，这 ２个效应使得上下液室存在压力
差，在压力差的作用下，液体通过阻尼通道来回振

荡运动，产生阻尼，消耗振动能量，实现冲击振动

的快速衰减。

在静态载荷和动态载荷的作用下，波纹管式

液阻隔振器呈现出不同的刚度和阻尼特性，其刚

度阻尼特性具有明显的随激励频率变化的频变特

性和随激励振幅变化的幅变动特性。

２　改进型分数阶导数模型

为了实现对波纹管式液阻隔振器频变、幅变

动特性的模拟，借鉴 Ｐｒｉｔｚ［１６］所提出的五参数黏弹
性材料本构关系模型，建立波纹管式液体阻尼隔

振器的五参数分数阶导数模型，在此基础上，进行

参数的幅值相关性修正，从而建立起可以同时进

行频变和幅变分析的改进型分数阶导数模型。黏

弹性材料的分数阶导数本构关系模型为

σ（ｔ）＋τβｄ
β

ｄｔβ
σ（ｔ）＝Ｋ０ε（ｔ）＋

　　Ｋ０τ
βｄβ

ｄｔβ
ε（ｔ）＋（Ｋ∞ －Ｋ０）τ

α ｄα

ｄｔα
ε（ｔ） （１）

式中：σ（ｔ）为应力；ε（ｔ）为应变；Ｋ０、Ｋ∞、τ、α和 β
分别为分数阶导数本构关系模型的 ５个参数，可
由时间的应力应变关系曲线的拟合获得。

对式（１）进行拉普拉斯变换，获得材料的微
观弹性模量表达式，将其推广至宏观上，可得复刚

度表达式，即

Ｋ（ｓ）＝Ｋ０＋（Ｋ∞ －Ｋ０）
（ｓτ）α

１＋（ｓτ）β
＝Ｋ１＋ｊＫ２

（２）

式中：ｓ＝ｊω＝ｊ·２πｆ， 槡ｊ＝ －１，ω为圆频率，ｆ为
角频率；Ｋ１为存储刚度；Ｋ２为损耗刚度。图 ２所
示是复刚度、存储刚度和损耗刚度三者之间的几

何关系，φ为滞后角。

图 ２　复刚度、存储刚度和损耗刚度三者

之间的几何关系

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｃｏｍｐｌｅｘｓｔｉｆｆｎｅｓｓ，

ｓｔｏｒａｇｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｌｏｓｓｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

由式（２）的复刚度，进一度定义动刚度和滞
后角的表达式分别为

Ｋｄ＝ Ｋ２１＋Ｋ槡
２
２ （３）

φ＝ａｒｃｔａｎＫ２
Ｋ( )
１

（４）

式中：动刚度 Ｋｄ的数值大小即为图２中的对角线
长度。

结合波纹管式液体阻尼隔振器的结构和实测

动特性曲线，对式（２）的分数阶导数模型进行改
进，考虑幅变特性对５个参数的影响，将分数阶导
数模型改进为

ｋ（ｓ，ｘ）＝ｋｓ（ｘ）＋（ｋ１（ｘ）－

　　ｋｓ（ｘ））
（ｓτ（ｘ））α（ｘ）

１＋（ｓτ（ｘ））β（ｘ）
（５）

式中：引入幅变因子 ｘ，将式（２）中的初始动刚度
Ｋ０，高频动刚度 Ｋ∞，时滞因子 τ，分数阶因子 α和
β这５个参数由不考虑幅变特性的常数改进为含
幅变特性的 ｋｓ（ｘ）、ｋ１（ｘ）、τ（ｘ）、α（ｘ）和 β（ｘ）这
５个幅变参数。

３　幅变动特性模型参数识别

为了进行分数阶导数模型的参数识别，对波

纹管式液阻隔振器进行动静特性试验。试验在

ＭＴＳ８３１．１０弹性试验机上进行。该试验台采用
液压伺服控制系统产生作动位移，位移激励的最

大振幅范围为 ±５０ｍｍ，最大激振力为 ２５ｋＮ，最
大激振频率为 ２００Ｈｚ。图 ３（ａ）所示是试验台的
示意图，通过上下夹具将隔振器固定在试验台上，

在夹具上下端分别布置有力传感器，在下夹具下

方设置有作动器，作动器通过液压伺服系统产生

所需的位移激励。图 ３（ｂ）所示是动静特性试验
台的实物图。通过在隔振器下端施加位移振动激

励载荷，在隔振器上方测量传递力，从而计算获得

０００１
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图 ３　隔振器动静特性试验台示意图和实物图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍａｎｄｐｉｃｔｕｒｅｏｆｄｙｎａｍｉｃａｎｄ

ｓｔａｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔｂｅｄｆｏｒｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒ

实际的刚度和阻尼。在静特性试验时，分别采集

位移激励幅值最大值为 ０．１、０．５、１．０、１．５和
２．０ｍｍ的５组数据，获得隔振器的位移力滞回特
性曲线，通过计算滞回曲线的斜率，即可得到隔振

器的静刚度。在动特性试验时，分别施加位移振

幅为０．１、０．２、０．４、０．６、０．８和 １．０ｍｍ，频率为
５～２００Ｈｚ的正弦扫频位移激励 ６组。由于试验
台激振器作动频率的限制，扫频激励最小频率为

５Ｈｚ，扫频频率间隔为１Ｈｚ。
通过对比不同幅值的静刚度滞回曲线，发现

位移激励对静刚度的影响很小。为了研究的方

便，忽略金属波纹管静刚度的幅变特性，在分数阶

导数模型中，令静刚度 ｋｓ为常数。图 ４所示是位
移激励最大幅值为 １ｍｍ时的隔振器静刚度特性
曲线，根 据 试 验 曲 线 拟 合 获 得 静 刚 度 ｋｓ ＝
１８．１２Ｎ／ｍｍ。图５所示是动特性扫频试验测得
的隔振器被动端相对主动端的力传递率曲线，由

图可知，随着位移激励振幅的增加，隔振器的隔振

性能下降，说明所研究的隔振器适用于微振动的

隔离，对于大幅振动的隔离性能不如微幅振动。

根据试验数据和式（３）～式（５），通过调用
ＭＡＴＬＡＢ的 ｎｌｉｎｆｉｔ函数，采用非线性最小二乘法分
别对试验幅变动特性曲线的参数进行识别。图６
所示是模型参数识别的流程图。识别获得的不同

幅值激励下的分数阶导数模型参数如表１所示。
分析表１的参数识别结果可知，４个参数呈

现明显的幅值相关性。通过曲线拟合发现，使用

二次多项式可以对这４个参数的幅值相关性进行
有效的拟合，拟合结果如表２所示。由相关系数

图 ４　隔振器静特性曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｔａｔｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒ

图 ５　隔振器动特性试验力传递率曲线

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｒｃｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｂｉｌｉｔｙｃｕｒｖｅｓｏｆｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｉｓｏｌａｔｏｒｉｎｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｔｅｓｔ

图 ６　模型参数识别流程图

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ
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表 １　不同幅值激励下的动特性模型参数识别结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ａｍｐｌｉｔｕｄｅｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ

幅值／ｍｍ ｋ１／（Ｎ·ｍｍ
－１） α β τ／ｓ

０．１ １２０．１２７ ０．９１８ ０．９００ ０．０２６１

０．２ １１６．６５１ ０．９２７ ０．９０２ ０．０３４６

０．４ １０３．６７４ １．０９２ １．０４９ ０．０４４４

０．６ ９７．３６９ １．０９４ １．０４６ ０．０５７３

０．８ ９４．４６４ １．１４１ １．０９１ ０．０６０６

１．０ ９３．９１８ １．１３２ １．０８５ ０．０６３９

表 ２　参数识别结果的二次多项式拟合

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇｏｆ

ｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 二次项系数 一次项系数 常数 相关系数

ｋ１ ４２．３４１ －７６．８０７ １２８．４５６ ０．９９６

α －０．４２６ ０．７２１ ０．８３５ ０．９６８

β －０．３４８ ０．６０３ ０．８２９ ０．９６２

τ －０．０４１ ０．０８７ ０．０１８ ０．９９７

可知，拟合值和最小二乘法参数识别结果的相关

系数达到０．９６以上，说明拟合效果很好。４个参
数的幅值相关性的二次多项式拟合结果表达式分

别为

ｋ１（ｘ）＝４２．３４１ｘ
２－７６．８０７ｘ＋１２８．４５６ （６）

α（ｘ）＝－０．４２６ｘ２＋０．７２１ｘ＋０．８３５ （７）
β（ｘ）＝－０．３４８ｘ２＋０．６０３ｘ＋０．８２９ （８）
τ（ｘ）＝－０．０４１ｘ２＋０．０８７ｘ＋０．０１８ （９）

图７（ａ）～（ｄ）所示分别是参数 ｋ１、α、β和 τ
的识别结果和拟合结果的对比。由图可知，动态

硬化刚度 ｋ１随着激励幅值的增大而减小，说明位
移激励的幅值越大，液体的高频动态硬化现象越

小；而参数 α、β和τ随着激励幅值的增加而增大，
说明激励幅值增大，分数阶导数的阶次增加，液体

阻尼增大，时滞增加，阻尼通道内的液柱共振频率

减小。以上结论和相关液阻减振器的幅变动特性

研究结论相一致
［２０２１］

，并与试验结果相吻合，说

明了理论建模和参数识别结果的可靠性。

联合式（５）～式（９），用提出的改进型分数阶
导数模型对隔振器的动特性进行仿真，并与实测

数据进行对比，图 ８是在幅值为 ０．２、０．６和
１．０ｍｍ时采用改进型分数阶导数模型的仿真结
果与实测动刚度和滞后角的对比。由仿真结果与

实测结果的对比可知，采用改进型分数阶导数模

型可以对波纹管式液阻隔振器的幅变、频变动特

性进行准确的描述。实测动刚度曲线由于夹具和

激振器的条件限制，存在一些噪声干扰，因此在数

值上出现一些波动。

图 ７　参数 ｋ１、α、β和 τ识别结果与拟合结果对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｉｄｅｎｔｉｆｉｅｄａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｋ１，α，βａｎｄτ
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图 ８　不同幅值的动刚度和滞后角仿真与试验曲线对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｌｏｓｓａｎｇｌｅｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｍｐｌｉｔｕｄｅｓ

４　参数影响分析
为分析分数阶导数模型的主要模型参数对隔

振器动特性曲线的影响。采用控制变量方法分别

研究模型中 ５个参数分别相对初始参数变化
０．８～１．２倍时相应的动特性曲线的变化情况。

　　图９所示是高频动刚度 ｋ１对动刚度和滞后
角的影响，ｋ１０为初始值，由图可知，随着 ｋ１的增
加，动刚度和滞后角增加，此外，ｋ１主要影响高频
动刚度和峰值滞后角的数值。

图１０所示是静刚度 ｋｓ对动刚度和滞后角的
影响，ｋｓ０为初始值，由图可知，ｋｓ主要影响动刚
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图 ９　参数 ｋ１对动刚度和滞后角的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｋ１ｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｌｏｓｓａｎｇｌｅ

图 １０　参数 ｋｓ对动刚度和滞后角的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｋｓｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｌｏｓｓａｎｇｌｅ

度曲线的低频段和滞后角曲线的峰值，随着 ｋｓ的
增加，低频动刚度增大，滞后角峰值减小。

图１１所示是分数阶导数的分子阶次 α和分
母阶次 β对动刚度和滞后角的影响，α０和 β０为
初始值。由图可知，这 ２个参数控制了隔振器动
特性曲线的液柱共振区，分数阶因子 α和 β的数
值越大，液柱共振区间范围的动刚度和滞后角越

大，动刚度曲线的斜率越大，滞后角峰值越高，说

明液体阻尼的惯性效应越明显。当分数阶次因子

为１时，分数阶模型转化为线性速度阻尼系统，系
统阻力主要与位移的导数成正比；而分数阶次因

子为２时，系统转化为质量惯性系统，系统阻力主
要与位移的二阶导数成正比。对于本文所研究的

黏弹性液阻隔振器，分数阶因子介于１和２之间，
在激励幅值小时，由于弹性力的影响更明显，分数

阶因子出现略小于 １的现象，与表 １所示的参数
识别结果所揭示的规律相一致。

图１２所示是时滞因子 τ对动刚度曲线和滞
后角的影响，τ０为初始值。由图可知，τ改变后，
曲线沿横坐标平移，说明时滞因子 τ主要表征阻
尼通道中液柱的共振频率，随着时滞的增加，共振

图 １１　参数 α和 β对动刚度和滞后角的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒαａｎｄβｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｌｏｓｓａｎｇｌｅ
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图 １２　参数 τ对动刚度和滞后角的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒτｏｎｄｙｎａｍｉｃ

ｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｌｏｓｓａｎｇｌｅ

频率减小，曲线整体左移。

５　结　论

本文在分析了某卫星微振动液阻隔振器结构

和工作原理的基础上，建立了隔振器改进型分数

阶导数模型，对隔振器的幅变、频变动特性进行仿

真，并与实测动特性曲线进行对比，验证了所提出

的模型的正确性，可为类似微振动隔振器的动特

性建模提供参考。主要结论如下：

１）微振动液阻隔振器具有频变特性，在液柱
共振时，隔振器动刚度和阻尼角出现峰值，从而可

以提高隔振器衰减大幅振动的能力。

２）微振动液阻隔振器具有明显的幅变特性，
随着激励振幅的增加，分数阶的阶次因子逐渐增

大，时滞因子逐渐增大，动态硬化等效线刚度逐渐

减小，可采用二次多项式对分数阶导数动特性模

型的参数幅变相关性进行拟合。

３）由分数阶导数模型的参数影响分析结果

可知，液阻隔振器的静刚度 ｋｓ主要影响动刚度曲
线的起点和滞后角曲线的峰值；动态硬化等效线

刚度 ｋ１主要影响动刚度曲线的高频段和滞后角
曲线的峰值；分数阶因子 α和 β共同决定了动刚
度特性曲线共振区斜率和峰值频率；时滞因子 τ
主要影响动特性曲线液柱共振峰值频率点的

位置。
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［９］ＳＨＩＷ Ｋ，ＱＩＡＮＣ，ＣＨＥＮＺＹ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｄｙｎａｍｉｃ

ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆａｆｏｕｒｐａｒａｍｅｔｅｒＺｅｎｅｒｍｏｄｅｌｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒ

［Ｊ］．ＳｈｏｃｋａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，２０１６，２０１６：５０８１８１２．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

［１０］李方硕，陈前，周俊辉．双腔液固混合介质隔振器刚度阻尼

特性分析［Ｊ］．振动与冲击，２０１６，３５（１０）：９１９５．

ＬＩＦＳ，ＣＨＥＮＱ，ＺＨＯＵＪＨ．Ｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｄａｍｐｉｎｇｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

ｏｆｄｕａｌｃｈａｍｂｅｒｌｉｑｕｉｄａｎｄｓｏｌｉｄｍｉｘｔｕｒｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒ［Ｊ］．

ＪｏｒｕｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＳｈｏｃｋ，２０１６，３５（１０）：９１９５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１１］刘永刚，司东宏，马伟，等．流固耦合下含夹层阻尼的多层金

属波纹管刚度和阻尼研究［Ｊ］．机械工程学报，２０１４，５０

（５）：７４８１．

ＬＩＵＹＧ，ＳＩＤＨ，ＭＡＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄ

ｄａｍｐｉｎｇｏｆｓａｎｄｗｉｃｈｄａｍｐｉｎｇｍｏｄｅｌｂｅｌｌｏｗｓｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｆｌｕｉｄ

ｓｏｌｉｄｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，

５０（５）：７４８１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］陈志勇，史文库，王清国，等．基于液固耦合有限元分析的驾

驶室液压悬置结构参数［Ｊ］．吉林大学学报（工学版），

２０１１，４１（ｓ２）：９８１０３．

ＣＨＥＮＺＹ，ＳＨＩＷＫ，ＷＡＮＧＱＧ，ｅｔａｌ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐａｒａｍｅｔｅｒｏｆ

ｌｉｇｈｔｖｅｈｉｃｌｅｃａｂ’ｓｈｙｄｒａｕｌｉｃｍｏｕｎｔｂａｓｅｄｏｎｆｌｕｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｉｎ

ｔｅｒａｃｔｉｏｎｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＪｉｌｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

（ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＥｄｉｔｉｏｎ），２０１１，４１（ｓ２）：９８１０３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］李军强，刘宏昭，王忠民．线性粘弹性本构方程及其动力学

应用研究综述［Ｊ］．振动与冲击，２００５，２４（２）：１１６１２１．

ＬＩＪＱ，ＬＩＵＨＺ，ＷＡＮＧＺＭ．Ｒｅｖｉｅｗｏｎｔｈｅｌｉｎｅａｒｃｏｎｓｔｉｔｕｔｉｖｅ

ｅｑｕａｔｉｏｎａｎｄｉｔｓｄｙｎａｍｉｃｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏｖｉｓｃｏｅｌａｓｔｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＳｈｏｃｋ，２００５，２４（２）：１１６１２１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＤＥＮＧＲ，ＤＡＶＩＥＳＰ，ＢＡＪＡＪＡＫ．Ａｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖ

ａｔｉｖｅｍｏｄｅｌｆｏｒｌａｒｇｅｕｎｉａｘｉａｌｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｐｏｌｙｕｒｅ

ｔｈａｎｅｆｏａｍ［Ｊ］．ＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２００６，８６（１０）：２７２８２７４３．

［１５］ＭＡＺＺＥＯＧ，ＢＯＮＩＮＩＣ．Ｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｔｉｏｎｉｎｐａｓｓｉｖｅｖｉ

ｂｒａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＮｏｎｌｉｎｅａｒＤｙｎａｍｉｃｓ，２００２，２９（１４）：

３４３３６２．

［１６］ＰＲＩＴＺＴ．Ｆｉｖｅｐａｒａｍｅｔｅｒｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌｆｏｒｐｏｌｙ

ｍｅｒｉｃｄａｍｐｉｎｇｍａｔｅｒｉａｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，

２００３，２６５（５）：９３５９５２．

［１７］ＡＲＩＫＯＧＬＵＡ．Ａｎｅｗｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌｆｏｒｌｉｎｅａｒｌｙ

ｖｉｓｃｏｅｌａｓｔｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｖｉａｇｅｎｅｔｉｃ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｊ］．ＲｈｅｏｌｏｇｉｃａＡｃｔａ，２０１４，５３（３）：２１９２３３．

［１８］ＷＵＪ，ＳＨＡＮＧＧＵＡＮＷ Ｂ．Ｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｖｉｂｒａｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍｓｉｎｃｌｕｄｉｎｇｈｙｄｒａｕｌｉｃｅｎｇｉｎｅｍｏｕｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉ

ｂｒａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１０，１６（９）：１２３５１２４０．

［１９］ＫＩＭＳＹ，ＬＥＥＤＨ．Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｖｉｓｃｏｅｌａｓｔｉｃｍａｔｅｒｉａｌｓｆｒｏｍｍｅａｓｕｒｅｄＦＲＦｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，２００９，３２４（３）：５７０５８６．

［２０］郑玲，刘巧斌，犹佐龙，等．半主动悬置幅变动特性建模与试

验分析［Ｊ］．机械工程学报，２０１７，５３（１４）：９８１０５．

ＺＨＥＮＧＬ，ＬＩＵＱＢＹＯＵＺＬ，ｅｔａｌ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｍｏｄｉｆｉｅｄ

ｌｕｍｐｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｍｏｄｅｌｉｎｖｏｌｖｉｎｇａｍｐｌｉｔｕｄｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｃｈａｒ

ａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｎｓｅｍｉａｃｔｉｖｅｅｎｇｉｎｅｍｏｕｎｔａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｒｉｆｉ

ｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，５３（１４）：

９８１０５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＦＡＮＲ，ＬＵＺ．Ｆｉｘｅｄｐｏｉｎｔｓｏｎｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

ｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｅｎｇｉｎｅｍｏｕｎｔｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈ

ｏｄ：Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｎｄａｎｄＶｉｂｒａｔｉｏｎ，

２００７，３０５（４）：７０３７２７．

　作者简介：

　刘巧斌　男，博士研究生。主要研究方向：振动噪声控制。

史文库　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：振动噪

声控制。

陈志勇　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：振动

噪声控制。
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　第 ５期 刘巧斌，等：卫星微振动液阻隔振器建模与试验研究

Ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｄａｍｐｉｎｇｉｓｏｌａｔｏｒｆｏｒ
ｓａｔｅｌｌｉｔｅｍｉｃｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｉｎｇ

ＬＩＵＱｉａｏｂｉｎ１，ＳＨＩＷｅｎｋｕ１，ＫＥＪｕｎ２，ＣＨＥＮＺｈｉｙｏｎｇ１，，ＣＡＯＦｅｉ１，ＭＩＮＨａｉｔａｏ１

（１．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｕｔｏｍｏｔｉｖｅＳｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，ＪｉｌｉｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｃｈａｎｇｃｈｕｎ１３００２２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＦａｃｕｌｔｙｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，ＺｈｅｊｉａｎｇＳｃｉＴｅｃｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｈａｎｇｚｈｏｕ３１００１８，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｓａｔｅｌｌｉｔｅｍｉｃｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒｓｉｓｔｈｅｂａｓｉｓｆｏｒｆｕｒｔｈｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｏｐｔｉｍｉｚａ
ｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｙｓｔｅｍｖｉｂｒａｔｉｏｎ．Ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｍｏｄｅｌｏｆｆｉｖｅｐａｒａｍｅｔｅｒｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｃａｎｎｏｔｄｅｓｃｒｉｂｅ
ａｍｐｌｉｔｕｄｅｖａｒｉａｂｌｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｄａｍｐｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒ，ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ，
ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｉｓｏｌａｔｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｍｐｌｉｔｕｄｅｅｘ
ｃｉｔａｔｉｏｎｗａｓｃｏｎｄｕｃｔｅｄ．Ａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ，ｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎ
ｗｅｒｅｃｏｎｄｕｃｔｅｄｔｏｆｉｖｅｐａｒａｍｅｔｅｒｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｖａｒｉａｂｌｅｆａｃｔｏｒｗａｓｉｎｔｒｏ
ｄｕｃｅｄ．Ｆｒｏｍｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ，ｉｔｃａｎｂｅｓｅｅｎｔｈａｔ
ｔｈｅｍｏｄｉｆｉｅｄｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌｗｉｔｈａｍｐｌｉｔｕｄｅｖａｒｉａｂｌｅｆａｃｔｏｒｃａｎｗｅｌｌｐｒｅｄｉｃｔｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｖａｒｉａｂｌｅ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒｗｉｔｈｈｙｄｒａｕｌｉｃｄａｍｐｉｎｇ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅ
ｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｍａｉｎｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗａｓａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｒｅｆ
ｅｒｅｎｃｅｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍｉｃｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎｉｓｏｌａｔｏｒｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｍｉｃｒｏｖｉｂｒａｔｉｏｎ；ｆｒａｃｔｉｏｎａｌｄｅｒｉｖａｔｉｖｅｍｏｄｅｌ；ａｍｐｌｉｔｕｄｅｖａｒｉａｂｌｅｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ；ｅｘ
ｐｅｒｉｍｅｎｔｔｅｓｔ；ｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９０７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１０８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０４１１：１８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０２．１４２７．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＹＦＢ０１０６２０３）；ＪｉｌｉｎＰｒｏｖｉｎｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｇｒａｍ

（２０１５０３０７０３４ＧＸ）；ＪｉｌｉｎＰｒｏｖｉｎｃｅＭａｊｏｒＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｊｅｃｔ（２０１７０２０４０６３ＧＸ）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｃｚｙ＿ｊｌｕ＠１６３．ｃｏｍ
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基于平流层风场预测的浮空器轨迹控制

李魁，邓小龙，杨希祥，侯中喜

（国防科技大学 空天科学学院，长沙 ４１００７３）

　　摘　　　要：平流层风场环境对浮空器设计和轨迹控制具有重要影响。针对平流层风场
建模，以长沙地区２００５—２０１０年的风场数据为例，首先采用本征正交分解（ＰＯＤ）方法对风场
数据进行降阶处理；然后分别采用 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数与 ＢＰ神经网络算法对平流层风场进行预测，并
对２种模型的预测精度进行比较分析；最后通过建立临近空间浮空器的动力学模型和高度调
控模型，分析２种风场预测模型对浮空器轨迹控制的影响。研究结果表明，相对于 Ｆｏｕｒｉｅｒ预
测模型，基于 ＢＰ神经网络预测模型的预测精度更高，可信度更强，能够更好地为浮空器飞行
轨迹控制提供参考价值。

关　键　词：本征正交分解（ＰＯＤ）方法；Ｆｏｕｒｉｅｒ级数；ＢＰ神经网络算法；风场预测；临
近空间浮空器

中图分类号：Ｖ３２１．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５１００８１１

　　临近空间是介于航空与航天区域之间、尚未
为人类所开发利用的大气层，其独特的资源优势

成为了人们关注的焦点
［１］
。临近空间底部的平

流层具有气流稳定，空气流动相对缓慢的特点，特

别是在一定时间内，平流层底部存在风速较小的

准零风层
［２］
，一般指平流层高度为 １７～２２ｋｍ大

气层内存在的一个上下层纬向风风向相反，上层

为东风层，下层为西风层，经向风小，平均全风速

小于１０ｍ／ｓ的区域。该区域可用于部署长时间
驻空低动态飞行器进行高分辨率对地观测、通信

中继等任务。

浮空器一般指飞行高度在海拔 ２０～３０ｋｍ之
间的临近空间低动态飞行器，通过携带光学、微波

等遥感载荷和无线通信载荷，可实现对特定区域

的长期、实时、全天候、全天时的高分辨率对地观

测和高速移动通信，可为空天预警、战场侦察监

视、实时监视、反恐维稳、防灾减灾、环境监测和高

速通信等应用需求提供崭新的技术手段
［３］
。

针对准零风层现象，通过控制浮空器上升或

下降可以使其进入不同的风层，借助相应风层的

风场，使浮空器以期望的方向和速度进行飞行，理

论上能以较小的能源和动力代价实现区域驻留。

近年来，这种基于风场环境利用的临近空间浮空

器在民用和军事上取得了突破性的进展。民用

上，谷歌公司提出的“ＰｒｏｊｅｃｔＬｏｏｎ”项目采取超压
球体制，通过调节副气囊内空气量对 ２ｋｍ范围内
不同高度风层的利用进行飞行轨迹设计，通过对

气球组网的控制进行区域连续覆盖，目的是为偏

远地区提供网络服务
［４］
。军事上，诺斯罗谱·格

鲁曼（ＮｏｒｔｈｒｏｐＧｒｕｍｍａｎ）公司提出的“ＳＴＲＡＴＡ
ＣＵＳ”项目采用零压球体制的诺格气球通过控制
氦气温度对不同高度层风场的利用进行飞行轨迹

设计，目的是通过跨多网协作的平流层气球群为

战区提供 Ｃ４ＩＳＲ服务［５］
。国内西北工业大学常

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905019&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 李魁，等：基于平流层风场预测的浮空器轨迹控制

晓飞等
［６］
通过控制轨迹控制器姿态调整浮空气

球高度，利用准零风层上下区域纬向风反向的特

点实现东西方向控制；利用轨迹控制器产生经向

控制力，通过系绳拖动气球实现南北方向控制。

综上所述，基于风场利用的临近空间浮空器

是当前研究前沿，通常采取借助平流层底部准零

风层纬向风相反的特点实现在一定区域的驻留。

因此，对平流层风场环境的研究是开展浮空器轨

迹控制和区域驻留研究的前提和保障。本文以长

沙地区风场数据为例，研究平流层风场随空间和

时间的变化特点，通过本征正交分解（ＰｒｏｐｅｒＯｒ
ｔｈｏｇｏｎａｌＤｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ，ＰＯＤ）方法对风场数据进
行降阶处理；在此基础上，分别采用 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数
与 ＢＰ神经网络算法对平流层风场进行预测，并
分析了基于２种平流层风场预测模型对浮空器轨
迹控制的影响。

１　平流层风场预测模型

ＰＯＤ方法是风场建模中常用的一种方法，本
文在采用 ＰＯＤ方法对风场数据进行降阶处理的
基础上，分别采用 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数与 ＢＰ神经网络算
法对风场进行预测，风场预测模型原理如图 １
所示。

图 １　风场预测模型原理图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｗｉｎｄｆｉｅｌｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

１．１　基于 ＰＯＤ方法的风场降阶模型
建立海拔高度 ｈ１～ｈＬ的风场模型，即

Ａ＝［Ｖ（ｈＬ） … Ｖ（ｈ２） Ｖ（ｈ１）］Ｔ （１）

式中：Ｖ为风速。假设风场模型统计天数为 Ｍｄ，

则 Ａ∈ＲＬ×Ｍ，通常 Ｍｄ≥Ｌ。

定义相关矩阵
［７］
：

Ｒ＝ＡＡＴ （２）
则 Ｒ∈ＲＬ×Ｌ，显然Ｒ是实对称正定矩阵，可分解为
Ｒ＝ＤΛＤＴ （３）
式中：Λ为 Ｌ个由大到小排列的特征值（λ１ ＞

λ２＞… ＞λＬ）组成的对角阵；Ｄ为 Ｌ个列为互相
正交的特征向量 ｄｋ（ｋ＝１，２，…，Ｌ），它是 Ｌ维向量
的一组基，称为最优 ＰＯＤ基，又称为 ＰＯＤ模态。

矩阵 Ａ的 ｍｄ（ｍｄ＝１，２，…，Ｍｄ）列（即第 ｍｄ
天的风场）ＡＴｍ可以表示为

ＡＴｍ ＝ａＤ
Ｔ

（４）
式中：系数矩阵 ａ由 Ｌ个值组成，计算式为
ａ＝ＡＴｍＤ （５）

若要提取主要的物理信息，利用截断后的前

ｒ阶 ＰＯＤ模态较全阶模态所捕获的能量比求出需
要选取的 ＰＯＤ模态阶数，将特征值从大到小排
列，模态能量比公式为

Ｉ（ｒ）＝
∑
ｒ

ｉ＝１
λｉ

∑
Ｌ

ｉ＝１
λｉ

（６）

以长沙地区为例，采用 ２００５０１０１—２０１０１２
３１每天００：００所测量的风场数据，风场数据由国
防科技大学气象海洋学院提供，数据记录了长沙

地区００：００（世界时）的风速、湿度、温度和气压等
气象要素，数据覆盖海拔高度 ０～６０ｋｍ每隔
０．５ｋｍ所对应的天气数据。考虑到临近空间低动
态飞行器驻空期间的工作高度范围，本文针对海

拔高度１０～３０ｋｍ进行研究，下面分别从东西和
南北方向进行分析。

相对模态能量分布主要用于识别数据降阶处

理所需的模态数量。图 ２（ａ）给出了东西方向风
场各阶 ＰＯＤ模态的相对模态能量，前 ５种模态能
量所占的比重相对于其他模态能量具有明显的区

别，图２（ｂ）表示 ＰＯＤ模态的累积模态能量，显示
前６阶 ＰＯＤ模态可以捕获到东西方向风场总特
征性的９９．２４％。

由图３（ａ）可知，南北方向风场的相对模态能
量分布除第１阶 ＰＯＤ模态之外，其余模态能量呈
逐渐下降的趋势，若只选取前 ５种模态进行降阶
处理，不足以表现出风场的主要特征，因此，南北

方向风场不能像东西方向一样高效地进行降阶建

模。图３（ｂ）显示出前 １１阶 ＰＯＤ模态能够捕获
到南北方向风场总特征性的 ９９．１６％。东西方向
上前６阶 ＰＯＤ模态的风场模型如图 ４（ａ）所示，
南北方向上前 １１阶 ＰＯＤ模态的风场模型如
图４（ｂ）所示。
１．２　基于 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数的风场预测模型

通过 ＰＯＤ方法可以获得风场数据在最优
ＰＯＤ基上的投影系数，若每一阶 ＰＯＤ模态的投影
系数都具有明显的空间相关性和周期性，可采用
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图 ２　东西方向风场 ＰＯＤ模态的相对和累积模态能量

Ｆｉｇ．２　ＲｅｌａｔｉｖｅａｎｄｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｍｏｄａｌｅｎｅｒｇｙｏｆｅａｓｔｗｅｓｔｗｉｎｄｆｉｅｌｄＰＯＤｍｏｄｅｓ

图 ３　南北方向风场 ＰＯＤ模态的相对和累积模态能量

Ｆｉｇ．３　ＲｅｌａｔｉｖｅａｎｄｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｍｏｄａｌｅｎｅｒｇｙｏｆｎｏｒｔｈｓｏｕｔｈｗｉｎｄｆｉｅｌｄＰＯＤｍｏｄｅｓ

图 ４　ＰＯＤ降阶模型

Ｆｉｇ．４　ＰＯＤｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌ

Ｆｏｕｒｉｅｒ级数直接进行表示。通过最优 ＰＯＤ基与
Ｆｏｕｒｉｅｒ级数所表示的投影系数可计算出风速随
时间的变化情况，从而可对未来风场进行预

测
［８］
，其计算式为

Ｖ（ｔ）＝∑
ｒ

ｉ＝１
ａｉ（ｔ）Ｄ

Ｔ
ｉ ＝

　　∑
ｒ

ｉ＝１
∑
ｍｆ

ｋ＝０
ａｋｉｃｏｓ

２ｋπｔ( )Ｔ
＋ｂｋｉｓｉｎ

２ｋπｔ( )( )( )Ｔ
ＤＴｉ
（７）
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　第 ５期 李魁，等：基于平流层风场预测的浮空器轨迹控制

式中：ｔ为时间，ｄ；ｍｆ为 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数展开的项数；
ａｋｉ和 ｂｋｉ为 Ｆｏｕｒｉｅｒ系数；Ｔ为投影系数的振荡周期。

通过 ＰＯＤ方法对２００５０１０１—２００９１２３１五
年风场数据进行降阶处理，得到相应的投影系数，

分别以东西和南北方向的第 １阶 ＰＯＤ模态的投
影系数为例，根据投影系数存在的规律性和周期

性，采用 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数进行拟合，如图５所示。
由图５可知，相对于南北方向，东西方向的

第１阶 ＰＯＤ模态的投影系数更紧凑、周期性更
强，其 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟合度高达 ９１．１％，而南北方
向上的拟合度只达到 ３２．２％，因此东西方向上的
预测风场更能体现出实际风场的变化趋势。如

图６所示，基于 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数预测出的风场与实际
风场具有一定的误差，预测精度不高。除此之外，

风场预测误差具有随机性，表现在 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟
合系数与实际投影系数两者之间的偏差。

图 ５　Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟合

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｕｒｉｅｒｓｅｒｉｅｓｆｉｔｔｉｎｇ

图 ６　基于 Ｆｏｕｒｉｅｒ风场预测

Ｆｉｇ．６　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｗｉｎｄｆｉｅｌｄｂａｓｅｄｏｎＦｏｕｒｉｅｒ

１．３　基于 ＢＰ神经网络的风场短期预测模型
针对 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型预测精度不高的问题，

在对风场数据进行 ＰＯＤ方法降阶处理后，采用
ＢＰ神经网络算法对风场进行短期预测，将投影系
数进行 ＢＰ神经网络建模，通过训练好的网络对
投影系数进行预测。

ＢＰ神经网络模型一般分为 ３层前馈网或
３层感知器：输入层、中间层（也称隐含层）和输出
层。主要特点：各层神经元只与相邻层神经元相

连接，同层的内神经元彼此独立没有连接，同时各

层神经元之间也不存在反馈连接，从而构成了层

次分明的前馈型神经网络系统
［９１０］
，ＢＰ神经网络

１１０１
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拓扑结构如图１中虚线框图所示。
ＢＰ算法的实质是将一组输入、输出问题转化

成非线性映射问题，并通过梯度下降算法迭代求解

权值
［１１１３］

。平流层风场短期预测中，对于输出层有

ｏｋ ＝ｆ（ｎｋ）　ｋ＝１，２，…，ｎ

ｎｋ ＝∑
ｎ

ｊ＝０
ｗｊｋｙｊ　ｋ＝１，２，…，ｎ；ｊ＝０，１，…，

{ ｎ
（８）

对于隐含层有

ｙｉ＝ｆ（ｎｊ）　ｊ＝１，２，…，ｍ

ｎｊ＝∑
ｎ

ｉ＝０
ｖｉｊｘｉ　ｊ＝１，２，…，ｍ；ｉ＝０，１，…，

{ ｎ
（９）

式中：变量含义见文献［１１１３］。
设输出层和隐层的转移函数为单极性 Ｓ型

函数

ｆ（ｘ）＝ １
１＋ｅ－ｘ

（１０）

当网络输出与实际输出不等时，存在输出误

差 Ｅ，定义如下：

Ｅ＝１
２
（ｄｋ－ｏｋ）

２
（１１）

将以上误差定义展开至隐含层有

Ｅ＝１
２
［ｄｋ－ｆ（ｎｋ）］

２ ＝ [１２ ｄｋ (－ｆ∑
ｍ

ｊ＝０
ｗｊｋｙ) ]ｊ

２

（１２）
进一步展开至输入层有

Ｅ＝ {１２ ｄｋ [－ｆ∑
ｍ

ｊ＝０
ｗｊｋｆ（ｎｋ ] }）

２

＝

　　 {１２ ｄｋ [－ｆ∑
ｍ

ｊ＝０
ｗｊｋ (ｆ∑ｎ

ｉ＝０
ｖｉｊｘ) ] }ｉ

２

（１３）

网络输入误差是各层权值 ｗｊｋ、ｖｉｊ的函数，因此调
整权值可改变误差 Ｅ。显然，调整权值的原则是
使误差不断的减小。因此在本文所建立的预测模

型中将采用一个常用而又有效的方法———快速梯

度下降法，使权值的调整量与误差的负梯度成

正比：

Δｗｊｋ ＝－η
Ｅ
ｗｊｋ
　ｊ＝１，２，…，ｍ；ｋ＝１，２，…，ｎ

Δｖｉｊ＝－η
Ｅ
ｖｉｊ
　ｉ＝１，２，…，ｎ；ｊ＝１，２，…，ｍ

（１４）

式中：负号表示梯度下降；η∈（０，１）为学习速率。
引入误差信号：

δｏｋ ＝－Ｅ／ｎｋ

δｙｊ ＝－Ｅ／ｎ
{

ｊ

（１５）

可推导出误差调整公式为

Δｗｊｋ ＝ηδ
ｏ
ｋｙｊ＝η（ｄｋ－ｏｋ）ｏｋ（１－ｏｋ）ｙｊ

Δｖｉｊ＝ηδ
ｙ
ｊｘｉ ＝ (η ∑ｌ

ｋ＝１
δｏｋｗ )ｊｋ ｙｊ（１－ｙｊ）ｘｉ

δｏｋ ＝（ｄｋ－ｏｋ）ｏｋ（１－ｏｋ）

δｙｊ (＝ ∑
ｌ

ｋ＝１
δｏｋｗ )ｊｋ ｙｊ（１－ｙｊ













 ）

（１６）

为了预测２０１０１００５的风场，通过 ＰＯＤ方法
对１０月５日以前的风场数据进行降阶处理，得到
相应的投影系数，分别以东西和南北方向的第 １
阶 ＰＯＤ模态的投影系数为例，通过 ＢＰ神经网络
算法对投影系数的变化进行预测，如图７所示。

将最优 ＰＯＤ基与通过 ＢＰ神经网络算法预测

图 ７　基于 ＢＰ神经网络预测系数

Ｆｉｇ．７　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｂａｓｅｄｏｎＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ
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出的系数结合可对未来的风场进行预测，如图 ８
所示，东西方向上的预测风场能够大致体现出实

际风场的变化趋势，南北方向上的预测精度虽然

不高，但由于南北方向上的风速较小，随高度的变

化比较复杂，因此其预测风场具有一定的参考价

值。ＢＰ神经网络算法是一种误差反向传播算法，
不依赖于数据的周期性和规律性，因此基于 ＢＰ神
经网络算法只能对未来短期内的风场进行预测。

图 ８　基于 ＢＰ神经网络风场预测

Ｆｉｇ．８　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｗｉｎｄｆｉｅｌｄｂａｓｅｄｏｎＢＰｎｅｕｔｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

２　风场预测误差分析
分别将东西和南北方向的预测风场与实际风

场进行比较，对风场预测误差进行分析，如图９所
示。随高度的变化，基于 ＢＰ神经网络算法的风
场预测误差在 －５～５ｍ／ｓ小范围波动，而基于
Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟合的风场预测误差范围较大。在
高度２０ｋｍ附近，２种风场预测模型的预测误差都
接近于０；在１５ｋｍ附近，基于 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟合的
预测风场与实际风场相差约２０ｍ／ｓ，因此基于 ＢＰ
神经网络算法的预测风场与实际风场更吻合，其

风场预测精度更高。

２种风场预测方法采取的 ＰＯＤ降阶阶数一
致，降阶模型导致的误差也一致，因此风场预测精

度与投影系数的拟合程度有直接的关系。分别将

２种预测模型的拟合系数与实际投影系数进行比
较分析，以第 １阶 ＰＯＤ模态的投影系数为例，如
图 １０和图 １１所示。相对于 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟合误
差，基于 ＢＰ神经网络所获取的系数拟合误差范
围更小，误差值的分布更加平整、均匀，说明采用

ＢＰ神经网络算法的系数拟合程度更高，可信度
更强。

图 ９　风场预测误差

Ｆｉｇ．９　Ｗｉｎｄｆｉｅｌｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓ
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图 １０　Ｆｏｕｒｉｅｒ级数拟合误差

Ｆｉｇ．１０　Ｆｏｕｒｉｅｒｓｅｒｉｅｓｆｉｔｔｉｎｇｅｒｒｏｒｓ

图 １１　ＢＰ神经网络预测误差

Ｆｉｇ．１１　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｏｆＢＰｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ

３　动力学建模

对不同高度纬向风场综合利用，通过高度调

控对浮空器进行东西方向的飞行控制，建立浮空

器系统的质点模型，忽略球体弹性变形和姿态变

化的影响
［１４］
。下面分别对竖直和水平方向建立

动力学模型。

由牛顿第二定律，竖直方向动力学方程为

∑Ｆｖｅｒｔｉｃａｌ＝
ｄ（Ｍｖｖｅｒｔｉｃａｌ）

ｄｔ
（１７）

式中：Ｍ为浮空器总质量和附加惯性质量的总
和；ｖｖｅｒｔｉｃａｌ为升降速度。附加惯性质量为飞行器由
于运动所排开空气对其反作用效应，对于体积小

的飞行器，其作用可以忽略，但对于体积较大的浮

空类飞行器，应考虑附加惯性质量的影响：

Ｍ ＝ｍｓｙｓｔｅｍ ＋ｋρａＶＲ （１８）
其中：ｍｓｙｓｔｅｍ为浮空器系统各部分的质量之和；ｋ

４１０１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 李魁，等：基于平流层风场预测的浮空器轨迹控制

为附加惯性质量系数；ＶＲ为浮空器体积。
浮空器内气体状态方程：

ＰＶＲ ＝ｍＨｅＲＨｅＴ＋ｍａｉｒＲａＴ （１９）
式中：ｍＨｅ为浮空器内氦气质量；ＲＨｅ为氦气常数；
ｍａｉｒ为浮空器内空气质量；Ｒａ为空气常数；Ｔ为气
体温度，由于系统高度变化远快于温度变化，假定

氦气温度与环境温度相同。浮空器在竖直方向所

受外力包括浮力 Ｆｂ、重力 Ｇ、气动阻力 Ｆｄ：
Ｆｖｅｒｔｉｃａｌ＝Ｆｂ＋Ｇ＋Ｆｄｖ （２０）
Ｆｂ ＝ρａｇＶＲ （２１）
Ｇ＝Ｍｇ （２２）

Ｆｄｖ ＝
１
２
ＣＤρａｖ

２
ｖｅｒｔｉｃａｌＳｘｙ （２３）

式中：ρａ为大气环境密度；Ｓｘｙ为参考面积。本文
采用正球形浮力体，其阻力系数 ＣＤ 经验公

式为
［１５］

ＣＤ ＝
２４
Ｒｅ
＋ ６
１ 槡＋ Ｒｅ

＋０．４

　　　　　　　　 Ｒｅ≤２．７×１０５

ｌｇＣＤ ＝２５．８２１－４．８２５ｌｇＲｅ
２．７×１０５ ＜Ｒｅ≤３．７×１０５

ｌｇＣＤ ＝－０．６９９－０．３４７ｅ
－３８．５３３ ｌｇ Ｒｅ

３．７×１０( )５５．３０６

３．７×１０５ ＜Ｒｅ≤１０６

ＣＤ ＝０．２ Ｒｅ＞１０

















６

（２４）
其中：Ｒｅ为雷诺数。

由牛顿第二定律，水平方向动力学方程为

∑Ｆｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ＝
ｄ（Ｍｖｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ）

ｄｔ
（２５）

在水平方向只受气动阻力 Ｆｄｈ：

Ｆｄｈ ＝
１
２
ＣＤρａｖ

２
ｈｏｒｉｚｏｎｔａｌＳｘｚ （２６）

式中：ｖｈｏｒｉｚｏｎｔａｌ为水平方向空速；Ｓｘｚ为参考面积。
浮空器通过高度调控主要是对不同高度风层

的风进行有效利用。高度调控分系统通过将空气

排出或压入副气囊，改变浮空器的总重量，进而调

整驻空浮重平衡状态。当需要提升浮空器的飞行

高度时，开启排气阀，副气囊中空气受内外压差作

用而排出，减少浮空器总重，在到达预期飞行高度

时控制浮重平衡。反之，当需要降低浮空器的飞

行高度时，鼓风机作功，将环境空气压入副气囊，

增加浮空器总重，在到达预期飞行高度时控制浮

重平衡即可。

当浮空器处于上升调控过程，空气阀门打开，

副气囊中空气被排出，空气质量的变化
［１６］
为

ｄｍａｉｒ
ｄｔ

＝－
２ΔＰρａ（πＲ

２
ａｉｒ）

２

槡 Ｋ
（２７）

式中：ｍａｉｒ为副气囊空气质量；ΔＰ为超压气球与

大气环境压差；Ｒａｉｒ为阀门开口半径；Ｋ为阀系数。
当浮空器处于下降调控过程，鼓风机做功将

外界空气压入副气囊，空气质量变化
［１７］
为

ｄｍａｉｒ
ｄｔ

＝ρａＶｉｎ（ｈ） （２８）

式中：Ｖｉｎ为单位时间进气量。

４　飞行仿真与分析

根据长沙地区风场数据统计，在１０～１１月的
时间段内，平流层 ２０ｋｍ附近存在风速较小的准
零风层，因此，通过对临近空间浮空器的飞行高度

进行调控，综合利用平流层风场能量，可实现在一

定区域内驻留。浮空器高度调控的范围越大，外

界压强的影响越大，对其材料要求、技术水平越

高，因此，通过上述所说的 ２种风场预测方法对
１８～２２ｋｍ 高 度 范 围 ２０１００９２９—２０１０１００３
五天的东西方向风场进行预测，如图 １２所示，从
其中的实际风场轮廓线可看出，在 １９ｋｍ高度附
近存在零风层，在其上下存在风向相反的风层。

根据９月２９日的预测风场轮廓线，通过高度
调控，将浮空器飞行在风速为零的高度，由于预测

风场与实际风场具有偏差，浮空器将会偏离起始位

置，随风自由飘行，因此，计算出这一天实际的飞行

位移，再根据９月３０日的预测风场轮廓线，搜索出
需要的风速所在高度，并对浮空器进行高度调控。

图 １２　五天风场预测

Ｆｉｇ．１２　Ｗｉｎｄｆｉｅｌｄｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｆｏｒ５ｄａｙｓ
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依次反复进行调控，具体工作流程如图１３所示。
分别以 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数预测风场与 ＢＰ神经网络

算法预测风场作为参考，根据工作流程，通过仿

真，得到浮空器飞行过程中竖直方向的运动状态

如图１４所示。从图１４（ａ）可看出，基于 Ｆｏｕｒｉｅｒ级
数预测风场，浮空器五天飞行从１８ｋｍ高度调节到
了２２ｋｍ，调控范围较大，基于 ＢＰ神经网络算法预
测风场，大大减少了浮空器的调控范围，从而可以

增强浮空器的使用寿命，减小对浮空器材料与技术

的要求。相对于 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数预测风场，基于 ＢＰ神
经网络算法预测风场的高度调控范围较小，则高度

调控过程中所消耗的时间较短，大大减小了对浮空

器排气阀和鼓风机的要求性能，如图１４（ｂ）所示。
相对于 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数预测模型，基于 ＢＰ神经

网络算法预测模型的预测精度更高，因此，以 ＢＰ
神经网络算法预测风场作为参考更为准确，浮空

器在东西方向上将随较小的风速来回飘行，使其在

东西方向上的驻空范围较小，能够充分利用经向风

场能量，实现在一定区域内驻留，如图１５所示。

图 １３　工作流程图

Ｆｉｇ．１３　Ｄｉａｇｒａｍｏｆｗｏｒｋｐｒｏｃｅｓｓ

图 １４　竖直方向运动状态

Ｆｉｇ．１４　Ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

图 １５　水平方向运动状态

Ｆｉｇ．１５　Ｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｉｎｈｏｒｉｚｏｎｔａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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　第 ５期 李魁，等：基于平流层风场预测的浮空器轨迹控制

５　结　论

本文通过 ＰＯＤ方法将平流层风场数据进行
高精度高效率降阶处理后，采用了 ２种预测模型
对风场进行预测，分别考虑了 ２种风场预测模型
对浮空器轨迹控制的影响，得出：

１）以长沙地区为例，选取海拔高度 １０～
３０ｋｍ五年风场数据，采用了一种对平流层风场数
据进行降阶处理的 ＰＯＤ方法，在此基础上，分别
采用了 Ｆｏｕｒｉｅｒ级数与 ＢＰ神经网络算法对平流层
风场进行预测。

２）对２种模型的预测精度进行了比较分析，
通过建立临近空间浮空器的动力学模型和高度调

控模型，分析了 ２种风场预测模型对浮空器轨迹
控制的影响。

３）相对于 Ｆｏｕｒｉｅｒ预测模型，基于 ＢＰ神经网
络预测模型的预测预测误差波动的范围更小，误

差值的分布更加平整、均匀，预测精度更高，可信

度更强，能够更好地为浮空器飞行轨迹控制提供

参考价值。
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航空替代燃料低温点火关键物质研究

臧雪静，周冠宇，杨晓奕

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：液体燃料低温条件下挥发的燃油组分对于点火启动有显著影响。通过对航
空煤油 ＲＰ３和煤基费托 ＦＴ燃料低温条件气相组分分析，得到了 －４０℃到 １５℃燃料挥发组
分及含量分布规律，确定低温条件发动机点火关键物质并进行点火边界测试及分析。通过加

入轻烃物质煤基费托燃料点火性能有显著提高作用，其改善顺序为环烷烃最优，其次是支链烷

烃，直链烷烃。对航空替代燃料应用于发动机低温冷启动及高空再点火过程有一定指导意义。

关　键　词：替代燃料；轻烃组分；低温点火；蒸气压；液体燃料
中图分类号：Ｖ２３１．２
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５１０１９０７

　　随着替代燃料的不断发展，将新型替代燃料
应用到现有的燃气轮机中需要适应现有发动机性

能
［１］
。在恶劣条件下，例如冷启动和高空再点

火，此时温度范围为 －４０～１０℃［２］
，燃料的雾化

性能较差，燃料挥发性的影响因素对于点火过程

至关重要。对于液体燃料而言，燃料特性会通过

影响点火电嘴附近的燃料蒸汽浓度对点火性能产

生显著影响
［３］
。因此，为了保证在恶劣条件下发

动机正常起动，需要气态组分中包含更多的燃料

蒸汽补偿较低的燃烧效率
［４］
。

根据前人研究，燃料中的轻烃组分具有较高

的挥发性，意味着火核需要较少的潜热来蒸发相

同数量的燃料蒸汽
［５］
。Ｈｏｌｌｅｙ等［６］

通过测试发现

具有较低碳数的烃类物质扩散能力较强，在实际

过程中更易点燃。Ｂｕｒｇｅｒ等［７］
发现在低温条件下

燃料物化性能变差，燃料的挥发性能优劣直接关

系到点火的成功与否。Ｒｙｅ和 Ｗｉｌｓｏｎ［８］通过实验
得出随着碳原子数增多蒸气压降低。轻烃组分会

显著降低燃料的初馏点，具有更优的蒸发性

能
［９］
。当足够多的轻烃物质以蒸汽形式存在于

点火电极周围，会显著增加点火成功可能性。

总结前人研究可以发现，液体燃料蒸发特性

对于发动机点火起动特性有直接影响。低闪点、

高蒸气压的小分子烃类物质会率先挥发，改变液

体燃料上部气体组成，对于点火起动起关键作用。

然而，前人并未给出该轻烃物质的具体成分及影

响大小。因此，本文对航空煤油 ＲＰ３和煤基费托
ＦＴ在低温条件下的挥发组分进行测试，定量分
析该轻烃物质组成及比例，确定低温条件影响点

火关键物质。为了避免燃烧室自身结构和工况条

件方面的影响，本文根据统一标准，利用爆炸极限

测定仪测试同一温度下掺混点火关键组分的混合

燃料的点火边界，以确定关键物质对于点火的影

响程度，为研究低温条件下发动机点火过程提供

理论依据。

１　试验材料及方法

１．１　燃料组成及理化性能
实验选用的测试燃料为航空煤油 ＲＰ３和煤

基费托 ＦＴ。航空煤油 ＲＰ３物质组成较为复杂，
其中链烷烃含量最大，芳香烃和烯烃等不饱和烃

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905020&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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含量也较多
［１０］
。本研究采用同一批次的航空煤

油 ＲＰ３进行试验以避免不同批次产生的误差。
ＦＴ燃料成分相对简单，主要为链烷烃，不含环烷
烃及芳香烃。二者理化性质见表１。

将航空煤油 ＲＰ３和煤基费托 ＦＴ两种燃料
注满自带３ｍｍＰＴＦＥ垫片的６０ｍＬ顶空取样瓶内
密封，用注射器吸取部分液体，使瓶内剩余３０ｍＬ，
营造液体上部真空环境。通过制冷机制冷，将试

样分别置于 －４０℃到室温条件下静置 ２４ｈ，使其
达到气液平衡状态。用安捷伦石英注射器在试样

液面近处吸取２．５ｍＬ上部混合燃料蒸汽，手动注
射至 ＧＳＭＳ测试仪内进行成分检测。利用峰面
积法，采用 ＮＩＳＴ０８标准谱库对所测组分进行检索
分析，流程图见图１。

实验样品组成分析采用 ＧＣＭＳ测试仪（Ａｇｉ
ｌｅｎｔ７８９０／５９７５Ｃ）。液相组分测试色谱条件：ＨＰ
５ＭＳ色谱柱，载气为高纯氦气，流量为 １ｍＬ／ｍｉｎ，
分流比为 ５０∶１，进样口温度为 ２８０℃，柱温为
５０℃，保持５ｍｉｎ，以 ２．５℃／ｍｉｎ升温至 ３００℃，保
持 ５ｍｉｎ。质谱条件：离子源为电子轰击离子源
（ＥＩ），离子源温度为２３０℃，四级杆温度为１５０℃。
气相组分测试色谱条件：进口温度为 ２８０℃，分流
比为２０∶１；柱温为 ３０℃，保持 １ｍｉｎ，以 ５℃／ｍｉｎ
升温至 １００℃，停留 １ｍｉｎ后再以 １０℃／ｍｉｎ升温
至２５０℃。

表 １　航空煤油 ＲＰ３和煤基费托 ＦＴ理化性质

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｈｙｓｉｃｏｃｅｍｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅ

ＲＰ３ａｎｄｃｏａｌｂａｓｅｄＦＴ

测试

燃料

密度／（ｋｇ·
ｍ－３）

闪点／℃ 冰点／℃
２０℃黏度／
（ｍｍ２·
ｓ－１）

热值／（ＭＪ·
ｋｇ－１）

ＲＰ３ ７８８ ４３．０ －４７ １．７２ ４２．８

ＦＴ ７５８ ５５．５ －２８ ２．２２ ４７．４

图 １　低温条件碳氢燃料气相组分检测流程图

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｇａｓｐｈａｓｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆ

ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｆｕｅｌｓｕｎｄｅｒｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

　　碳氢燃料中的轻烃物质具有较高的蒸气压和
较低的闪点，低温条件下会率先挥发，在液体上部

形成燃料蒸汽。轻烃物质分子量越小，其蒸气压

越高，闪点越低。由此可见蒸气压与闪点存在一

个相互矛盾的关系。而航空燃油闪点对航空安全

至关重要，是衡量航空燃油火灾危险性的一个重

要参数
［１１］
。根据替代燃油相关标准规定，航空燃

料闪点不能低于 ３８℃［１２］
，否则容易出现安全性

问题。因此本文测试了混合燃油的闪点和蒸气

压，以便对添加比例进行限定。蒸气压测试采用

ＭＩＮＩＶＡＰＶＰＸｐｅｒｔ蒸气压测定仪（符合 ＡＳＴＭ
Ｄ６３７８１０标准［１３］

）。闪点测试采用宾斯基马丁闭
口闪点实验仪（符合 ＳＨ／Ｔ０７３３—２００４标准［１４］

）。

１．２　点火边界测试
点火边界测试采用型号为 ＨＷＰ２１３０Ｓ爆炸

极限测定仪（符合 ＧＢ／Ｔ２１８４４—２００８［１５］标准）。
实验装置主要由燃烧系统、真空系统、配气系统、

制冷系统、图像采集系统和自动化控制软件构成。

点火边界测试通过调节总压改变点火油气

比，即加入一定质量的燃料，测试达到设定温度后

容器内蒸汽分压，调节进气阀控制进气压力，通过

测试点火成功时通入容器内部空气压力，根据理

想气体状态方程转化为空气质量，在点火边界处

计算油气比。根据油样质量体积 Ｖｆ和油样密度 ρ
得到油样质量 ｍｆ，测定平衡之后燃料蒸汽分压 ｐ１
以及最终点火压力 ｐ２，得到进气压力并根据理想
气体状态方程换算为进气质量 ｍａ，最终得到油气
比 ｆ。
ｍａ ＝（ｐ２－ｐ１）ＶＭ／（ＲＴ）
ｍｆ＝Ｖｆρ
式中：Ｖ为容器空气体积；Ｍ为空气摩尔质量；Ｒ
为通用气体常数；Ｔ为温度。

２　结果与讨论

２．１　碳氢燃料液相组分分布
燃料蒸汽组成与液体中物质组成密切相关，

因此在试验前首先对液体样品进行测定。结果如

表２所示，航空煤油 ＲＰ３组成成分非常复杂，主
要是碳原子数为７～２０的烷烃类，涵盖链烷烃、环
烷烃、芳香烃和烯烃等诸多成分，其中链烷烃占比

较大，达到了总量的 ６４％左右，其次是芳香烃和
环烷烃，还包括少量的烯烃和萘。相比之下，煤基

费托 ＦＴ不含芳香烃和环烷烃，且分布在 Ｃ９～Ｃ１６
之间直链烷烃占比高达 ７４％，比航空煤油同碳数
直链烷烃占比多一倍左右。碳氢燃料液 体

组成成分的差异，是导致不同种类碳氢燃料理化

０２０１
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表 ２　航空煤油 ＲＰ３和煤基费托 ＦＴ液相组分分布

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎｌｉｑｕｉｄｐｈａｓｅｏｆ

ａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅＲＰ３ａｎｄ

ｃｏａｌｂａｓｅｄＦＴ ％

碳数

ＲＰ３ ＦＴ

直链

烷烃

支链

烷烃
环烷烃 芳香烃

烯烃

和萘

直链

烷烃

支链

烷烃

７ ０．１８ ０．２１ １．３１ ３．０６ ０ ０ ０

８ １．０１ ０．８４ ４．７５ ２．０２ ０ ０．４３ ０

９ ３．５３ １．９６ ３．５５ ７．００ ０ ９．４６ ２．２１

１０ ５．７５ ６．５３ ２．５１ ５．４９ １．２６ １１．３３ ５．３２

１１ ６．７３ ９．５６ ０．３８ ０．４５ ２．２４ １２．１８ ４．２６

１２ ６．２５ ５．４１ ０ ０ ０ １１．４２ ３．５５

１３ ４．４７ ４．６３ １．５６ ０ ０ １０．２９ ２．３３

１４ ２．３９ １．８９ ０ ０ ０ ８．４１ １．３０

１５ ０．８８ ０．１７ ０ ０ ０ ６．３０ ０

１６ ０．１７ ０．９０ ０ ０ ０ ４．５５ ０

１７ ０ ０．６７ ０ ０ ０ ３．０５ ０

≥１８ ０ ０ ０ ０ ０．２７ ３．６１ ０

总计 ３１．３６ ３２．７７ １４．０６ １８．０２ ３．７７ ８１．０３ １８．９７

性能及燃料蒸汽组分分布存在区别的重要因素。

２．２　温度对航空煤油 ＲＰ３气相组分分布的影响

蒸发性是液体燃料最重要的特性之一，对液

体燃料的储存、运输和在发动机中的使用有密切

的关系。在液体燃料燃烧前，燃料中的易挥发组

分首先与上部空气形成可燃混合气，然后进行燃

烧。特别是在低温条件下，燃料的挥发性受到抑

制，较难与上部空气形成良好混合气，对正常燃烧

带来不利影响。因此，本文探究了碳氢燃料在室

温至 －４０℃条件下的气相组分分布情况，确定构
成点火关键物质的轻烃组成。

表３是样品航空煤油 ＲＰ３和煤基费托 ＦＴ
在１５℃下挥发气相组分分布情况，由于二者液相
成分存在差异，其挥发气体含量及分布也有所不

同。根据质谱定量分析可知，常温条件下，航空煤

油ＲＰ３和煤基费托ＦＴ气相主要由碳原子数为

表 ３　１５℃条件下航空煤油 ＲＰ３与煤基费托

ＦＴ气相组分分布

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎｇａｓｐｈａｓｅｏｆ

ａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅＲＰ３ａｎｄ

ｃｏａｌｂａｓｅｄＦＴａｔ１５℃ ％

碳数 ＲＰ３ ＦＴ

６ ８．３６ ０

７ ２８．３２ ２．１３

８ ２３．２７ １０．２１

９ ２７．３９ ６３．９６

１０ １０．８９ ２１．８７

１１ ０．４２ １．８３

６～１０的碳氢化合物组成。其中，航空煤油气相
组分中含量最高的为 Ｃ７（２８．３２％），其次为 Ｃ９和
Ｃ８，分别占比２７．３９％和２３．２７％。煤基费托气相
组分中含量最高为的 Ｃ９（６３．９６％），其次是 Ｃ１０和
Ｃ８，分别占比 ２１．８７％和 １０．２１％。此外，高碳数
碳氢化合物（Ｃ１１）在二者气相组分中占比较小。

图２所示为不同温度条件下，航空煤油 ＲＰ３
气相组分中具有不同碳数烃类的相对含量随温度

的变化情况。低温条件下，航空煤油 ＲＰ３气相组
分主要为 Ｃ６～Ｃ１０碳氢化合物。随着温度降低，
Ｃ６、Ｃ７和 Ｃ８此类低碳数碳氢化合物增多，以 Ｃ９
和 Ｃ１０为主的高碳数碳氢化合物减少。碳氢化合
物同系物所含碳原子数越小，即相对分子质量越

小，液体在蒸发过程中需要克服分子间作用力越

小，气体分子受束缚程度越小，越容易从液面逸出，

从而表现出较高的蒸气压，在气相组成中占比较大。

图３所示为不同温度条件下，航空煤油 ＲＰ３
气相组分中具有不同族组成烃类的相对含量随温

度变化情况，并与１５℃条件下液相成分进行对比。

图 ２　温度对航空煤油 ＲＰ３气相不同碳数

轻烃物质分布的影响

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｌｉｇｈｔｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ

ｄｉｓｔｒｕｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｒｂｏｎｎｕｍｂｅｒｓｉｎ

ａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅＲＰ３ｇａｓｐｈａｓｅ

图 ３　温度对航空煤油 ＲＰ３气相不同族组成

轻烃物质分布的影响

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｌｉｇｈｔｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ

ｄｉｓｔｒｕｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｎ

ａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅＲＰ３ｇａｓｐｈａｓｅ
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航空煤油液相组分中占比最大的是链烷烃，

其次是环烷烃（９．７３％）和芳香烃。对于航空煤
油气相组分而言，环烷烃占比重最大，其次是支链

烷烃和直链烷烃。随着温度进一步降低，气相组

分中环烷烃相对比例略有增加。在不同温度条件

下，航空煤油气相中均检测到碳数 ６～１０的直链
烷烃，且含量在总物质中位于前列。气相中芳香

烃含量较低，即使常温条件最多不超过 ５％，且随
着温度逐渐降低，芳香烃含量进一步减少。当温

度低于４０℃时，航空煤油气相组分中没有检测到
芳香烃。

２．３　温度对煤基费托 ＦＴ气相组分分布的影响
根据煤基费托气相组分检测结果可知，低温

条件下煤基费托挥发组分介于Ｃ７～Ｃ１１之间，其中
Ｃ９含量最高，占总含量 ６５％左右；其次是 Ｃ１０和
Ｃ８，分别占比 ２０％和 １０％左右。随温度降低，煤
基费托气相组分中 Ｃ７、Ｃ８和 Ｃ９含量略有增加，
Ｃ１０含量略有下降。在气相族组分分布上，随着温
度降低，煤基费托气相组分中直链烷烃含量稍有

增长，逐步接近液相中直链烷烃含量。总体而言，

温度对煤基费托在碳数和族组成的分布与航空煤

油相比影响不大，绝对变化量不超过 ５％，如图 ４
和图５所示。

对于纯物质而言，饱和蒸气压只取决于液体

的性质和温度，与该物质在气相、液相中的数量无

关。对于同种物质而言，温度越低，蒸气压越

小
［１６］
。对于多组分混合物，蒸汽组成与各组分饱

和蒸气压以及各组分在混合物含量有关。根据气

相道尔顿分压定律和液相拉乌尔定律，可表示为

ｙｉ＝
ｐｉ
ｐ
＝ｘｉｐ


ｉ ∑（ｘｉｐ


ｉ）

图 ４　温度对煤基费托 ＦＴ气相不同碳数

轻烃物质分布影响

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｌｉｇｈｔｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ

ｄｉｓｔｒｕｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｒｂｏｎｎｕｍｂｅｒｓｉｎ

ｃｏａｌｂａｓｅｄＦＴｇａｓｐｈａｓｅ

图 ５　温度对煤基费托 ＦＴ气相不同族组

成轻烃物质分布影响

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｌｉｇｈｔｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎ

ｄｉｓｔｒｕｂｕｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓｉｎ

ｃｏａｌｂａｓｅｄＦＴｇａｓｐｈａｓｅ

式中：ｙｉ为蒸汽中各组分含量；ｘｉ为液体中各组分

含量；ｐｉ 为纯组份的饱和蒸气压；ｐｉ为各组分蒸

汽分压；ｐ为总压［８］
。因此，最终挥发成分中各物

质的含量既与本身挥发性能好坏有关，又与液相

中本身所占比例有关，是一个综合作用的结果。

综合以上分析，航煤气相中碳原子数为 ６～
１０的直链烷烃单一比例较大，环烷烃中甲基环己
烷 Ｃ７Ｈ１４占比最大，支链烷烃中甲基居多。煤基
费托 ＦＴ气相中碳原子数为７～１１的直链烷烃占
比高达６７％，其中正癸烷含量最高，其次是正壬
烷。以２种燃料中单组分占比最高的直链烷烃为
例，结合文献［８］提到的计算方法，根据已知的纯
物质组分数据

［１７］
计算出不同温度下蒸气压（单

位：ｋＰａ）变化情况，其中常温与文献［１８］进行对
比，验证该公式具有较好适用性。随着温度降低，

具有相同碳数的直链烷烃蒸气压逐渐减小。同一

温度条件下，碳原子数目越小，其蒸气压越大，分

子约束力较小，表现出较优的蒸发性能，如表 ４
所示。

表 ４　直链烷烃蒸气压随温度变化

Ｔａｂｌｅ４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｖａｐｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｎａｌｋａｎｅｓ

ｗｉｔｈｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ ｋＰａ

正构

烷烃
２５℃［１８］ ２５℃ １５℃ －１０℃ －２０℃ －３０℃

Ｃ６ ２０．２ ２．３３７ １２．９２１ ３．４２６ １．８３４ ０．９２０

Ｃ７ ６．１ ６．０７７ ３．５９８ ０．７７６ ０．３７７ ０．１７０

Ｃ８ １．９ １．８４４ １．０３１ ０．１９２ ０．０８８ ０．０３７

Ｃ９ ０．６ ０．５９４ ０．３１３ ０．０４９ ０．０２１ ０．００８

Ｃ１０ － ０．１９１ ０．０９５ ０．０１２ ０．００５ ０．００２

２．４　点火关键物质与点火边界
对于液体燃料而言，燃料浓度需要处于一定

２２０１
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　第 ５期 臧雪静，等：航空替代燃料低温点火关键物质研究

的范围内时混合气才能燃烧。而在实际发动机

中，燃料的燃烧伴随着高速气流条件，燃料在火焰

筒内滞留时间较短。因此，在短时间内迅速形成

混合良好的可燃混合气体对于燃烧过程，尤其是

低温恶劣条件下的燃烧过程影响较大。对于高空

点火而言，由于发动机处于冷状态，气流的温度和

压力较低，燃料本身蒸发过程受到限制，若不能再

短时间内不能形成较好的可燃混合气，便会直接

影响到发动机的点火起动。对于航空煤油和煤基

费托而言，二者液相组成不同，同种条件下点火成

功油气比不同，航空煤油气相组分中轻烃组分所

占比例更大，具有更优的点火性能。煤基费托 Ｆ
Ｔ较窄的点火边界会导致其在实际应用中对发动
机的控油规律做出一定改变

［１９］
。因此，为了在不

更改发动机设计的前提下仍应用煤基费托燃料，

需要对其成分进行调配，使其挥发的轻烃物质有

利于低温条件下点火启动。

根据前人研究可知，轻烃物质对发动机点火

有改善作用，且混合可燃气质量的优劣与轻烃物

质的含量及种类有关。因此，为了确定影响点火

的关键轻烃物质，同时为了避免燃烧室自身结构

和工况条件方面的影响，本文根据统一标准，利用

爆炸极限测定仪测试同一温度（３７．８℃）下掺混
点火关键组分的混合燃料的点火边界。由于煤基

费托 ＦＴ本身不含环烷烃，并结合上述碳数分布
特征，猜想低温条件下影响航空煤油和煤基费托

燃料出现差异的关键物质是环烷烃。选取环烷烃

（甲基环己烷）作为添加物质，并与相同碳数（Ｃ７）
的直链烷烃（正庚烷）和支链烷烃（２甲基己烷）
进行横向对比，结果如表５所示。

为了得到各轻烃物质对点火的影响程度大

小，本实验首先在煤基费托 ＦＴ分别添加 ５％甲
基环己烷、２甲基己烷和正庚烷。将测试容器进
行抽真空处理，注入一定质量的待测油样，待其蒸

表 ５　３７．８℃时 ＦＴ添加 ５％Ｃ７烃类物质油气比

Ｔａｂｌｅ５　ＦｕｅｌｔｏａｉｒｒａｔｉｏｏｆＦＴａｄｄｅｄｗｉｔｈ５％

Ｃ７ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｓａｔ３７．８℃

试样

密度／
（ｇ·
ｃｍ－３）

供气

压力／
ｋＰａ

供气

质量／
ｇ

供油

质量／
ｇ

油气比

降低

程度／
％

ＲＰ３ ０．７８８０ ２７．１８ １．４７１９ ０．３９４０ ０．２６７７

ＦＴ ０．７５８０ ２２．２５ １．２０４６ ０．３７９０ ０．３１４６ ０

ＦＴ＋５％
甲基环己烷

０．７５８８ ２９．７５ １．６１１１ ０．３７９４ ０．２３５５ ２５．１５

ＦＴ＋５％
２甲基己烷

０．７５４１ ２８．６５ １．５５１２ ０．３７７０ ０．２４３０ ２２．７５

ＦＴ＋５％
正庚烷

０．７５４３ ２４．２２ １．３１１６ ０．３７７２ ０．２８７５ ８．６０

发完全后得到燃油蒸汽分压，调节进气阀通入空

气达到最终点火压力。根据理想气体状态方程，

在点火边界处计算换算油样蒸汽与通入空气的质

量比（表５）。
根据测试结果，煤基费托 ＦＴ点火油气比比

航空煤油高１７．５％，意味着在恶劣条件下较难实
现成功点火。添加 ５％的 Ｃ７烃类物质的煤基费
托 ＦＴ点火性能得到明显改善：当供油质量固定
时，轻烃物质能够有效降低点火油气比。其中，环

烷烃降低作用最为明显，比普通煤基费托 ＦＴ点
火油气比降低了 ２５．１５％，其次是支链烷烃和直
链烷烃，分别降低了２２．７５％和８．６０％。其中，添
加５％正庚烷的混合燃料（０．２８７５）仍未实现标准
航空煤油 ＲＰ３的点火油气比（０．２６７７）。由于国
际标准中规定航空煤油闪点不低于 ３８℃，且考虑
到各烃类物质挥发性和易燃性不同，因此需要重

新调整添加比例以确保混合之后的燃料闪点满足

安全要求，见表６。
以混合燃料达到闪点临界值时的比例作为参

考，重新调整添加比例进行点火油气比测定。通

过实验结果发现，对于煤基费托 ＦＴ而言，为确保
在实际添加过程中满足闪点要求，甲基环己烷和

正庚烷的添加比例不应超过 ５．５％和 ７．５％，２甲
基己烷不应超过３％。对于航空煤油 ＲＰ３而言，
甲基环己烷和正庚烷的添加比例不应超过 ２％和
３％，２甲基己烷不应超过 １．５％。为了进一步说
明环烷烃对点火的贡献作用，添加相同比例不同

碳原子数目的环烷烃，按上述方法测试其点火油

气比。结果表明添加的环烷烃碳原子数目越多，

分子质量越大，对点火的贡献率越小。

根据以上分析可知，蒸气压高、闪点低的小分

子烃类物质会带动周围气体分子向上部运动，能

够有效改变燃油上部蒸汽组成实现一个混合更加

表 ６　ＲＰ３和 ＦＴ添加不同比例 Ｃ７理化性质及油气比

Ｔａｂｌｅ６　Ｐｈｙｓｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄｆｕｅｌｔｏａｉｒｒａｔｉｏｏｆ

ＲＰ３ａｎｄＦＴａｄｄｅｄｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｓｏｆＣ７

试样
闪点／
℃

蒸气压／
ｋＰａ

热值（ＭＪ·
ｋｇ－１）

３７．８℃
油气比

ＲＰ３ ４３．０ ０．６ ４２．８１ ０．２６７７

ＲＰ３＋２％甲基环己烷 ３９．０ １．０ ４２．８１ ０．２３７４

ＲＰ３＋３％正庚烷 ３７．５ １．１ ４２．８５ ０．２４４８

ＲＰ３＋１．５％２甲基己烷 ３７．５ ０．９ ４２．８３ ０．２５８１

ＦＴ ５５．５ ０．３ ４７．４０ ０．３１４６

ＦＴ＋５．５％甲基环己烷 ３７．５ １．２ ４７．１８ ０．２３２６

ＦＴ＋７．５％正庚烷 ３８．５ １．６ ４７．１９ ０．２３８７

ＦＴ＋３％２甲基己烷 ３９．０ １．５ ４７．３１ ０．２５４４
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均匀、易燃性更优良的燃油蒸汽环境，对恶劣条件

下点火起贡献作用。考虑到在实际条件下飞机的

飞行工况会发生变化，特别是高空冷启动条件下

进气量降低，对点火不利。根据以上测试结果，在

煤基费托燃料中只需添加少量轻烃物质，即可显

著降低煤基费托燃料点火油气比。在油量相同的

情况下，燃料点火成功所需的油气比越低，越能保

证即使在较小进气量情况下，仍能正常点火起动，

见表７。
在点火能量一定的条件下，燃料点火成功与

可燃蒸汽浓度大小密切相关。可燃浓度越大，且

燃烧极限越低，则同等条件下更易实现成功点火。

而轻烃物质的蒸气压和燃烧极限对于燃料点火而

言具有相反的作用：一方面，添加轻烃物质的混合

燃料蒸气压升高，更容易形成可燃蒸汽，有助于点

火成功；另一方面，添加物质本身具有较高的燃烧

下限，使得混合燃料整体燃烧下限提高，更难以达

到点火边界。因此若要实现燃料点火成功，需要

考虑燃料挥发性与燃烧性的综合作用结果。根据

燃烧极限数据可知，在相同条件下，甲基环己烷虽

不如２甲基己烷挥发性好，但其提高燃烧下限带
来的负面作用低于 ２甲基己烷。例如在压力
３０ｋＰａ条件下，甲基环己烷挥发的蒸气比例
（１．０３３３％）更容易达到燃烧下限（１．０３１８％），
因此添加甲基环己烷实现了最低的点火油气比。

表 ７　添加 Ｃ７碳氢燃料可燃蒸汽分压与燃烧下限

Ｔａｂｌｅ７　Ｆｌａｍｍａｂｌｅｖａｐｏｒｐａｒｔｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄ

ｆｌａｍｍａｂｌｅｌｏｗｅｒｌｉｍｉｔｏｆｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｓ

ａｄｄｅｄｗｉｔｈＣ７

试样
燃油蒸汽分压

（总压３０ｋＰａ）

分压

占比／％

燃烧下限／％

（３０ｋＰａ修正值）

煤基费托 ＦＴ ０．２２ ０．７３３３ ０．９０５６

ＦＴ＋５％甲基环己烷 ０．３１ １．０３３３ １．０３１８

ＦＴ＋５％２甲基己烷 ０．３２ １．０６６７ １．１０７１

ＦＴ＋５％正庚烷 ０．３０ １．００００ １．１４８３

３　结　论

１）定量测定了 －４０℃到１５℃航空煤油 ＲＰ３
和煤基费托 ＦＴ气相组成及比例，确定了影响点
火起动的关键物质是环烷烃。

２）通过在煤基费托燃料中添加少量环烷烃
及相同碳数不同结构 Ｃ７烃类物质，对混合燃料的
点火油气比、蒸气压、闪点和燃烧极限进行测试并

分析其对于点火的影响程度。其中环烷烃对点火

的贡献作用最大，比未添加的煤基费托 ＦＴ点火
油气比降低了 ２５．１５％，其次是支链烷烃和直链

烷烃，分别降低了２２．７５％和８．６０％。
３）燃料点火成功除了与挥发性有关，与物质

本身燃烧极限也有关，最终点火贡献大小取决于

二者综合作用结果。当供油质量固定时，通过添

加小分子轻烃物质能够有效降低贫油点火油气

比，对低温条件煤基费托燃料点火起动有一定改

善作用。
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ｄｒｏｃａｒｂｏｎｓ，ｊｅｔｆｕｅｌｓ，ａｎｄｔｈｅｉｒｓｕｒｒｏｇａｔｅｓ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ｔｈｅＣｏｍｂｕｓｔｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，２００７，３１（１）：１２０５１２１３．

［７］ＢＵＲＧＥＲＶ，ＹＡＴＥＳＡ，ＭＯＳＢＡＣＨＴ，ｅｔａｌ．Ｆｕｅｌｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎ

ｔａｒｇｅｔｅｄｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ：ＰａｒｔⅡ — Ｄｅｔａｉｌｅｄ

ｒｅｓｕｌｔｓ［Ｃ］∥ＴｕｒｂｉｎｅＴｅｃｈｎｉｃａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅａｎｄＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎ．

ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２０１４：Ｖ０３ＡＴ０３Ａ００３．

［８］ＲＹＥＬ，ＷＩＬＳＯＮＣ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅｆｕｅｌｃｏｍｐｏｓｉ

ｔｉｏｎｏｎｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｉｇｎｉｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．Ｆｕｅｌ，２０１２，９６：

２７７２８３．

［９］ＺＩＧＡＮＬ，ＳＣＨＭＩＴＺＩ，ＦＬＧＥＬＡ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｆｕｅｌｐｒｏｐｅｒ

ｔｉｅｓｏｎｓｐｒａｙｂｒｅａｋｕｐａｎｄｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎｓｔｕｄｉｅｄｆｏｒａｍｕｌｔｉｈｏｌｅ

ｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｓｐａｒｋｉｇｎｉｔｉｏｎｉｎｊｅｃｔｏｒ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ＆ Ｆｕｅｌｓ，

２０１０，２４（８）：４３４１４３５０．

［１０］范学军，俞刚．大庆 ＲＰ３航空煤油热物性分析［Ｊ］．推进技

术，２００６，２７（２）：１８７１９２．

ＦＡＮＸＪ，ＹＵＧ．ＡｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＤａｑｉｎｇＲＰ３

ａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００６，

２７（２）：１８７１９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］王盛园．基于国产燃油物理—化学特性的油箱可燃性评估

技术研究［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１２．

ＷＡＮＧＳＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｆｕｅｌｔａｎｋｆｌａｍｍａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｂａｓｅｄｏｎｄｏｍｅｓｔｉｃｐｈｙｓｉｃｏｃｈｅｍｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ［Ｄ］．

Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，
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　第 ５期 臧雪静，等：航空替代燃料低温点火关键物质研究

２０１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＡＳＴＭＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ．Ｓｔａｎｄａｒｄｓｐｅｃｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒａｖｉａｔｉｏｎｔｕｒｂｉｎｅ

ｆｕｅｌｓ１：ＡＳＴＭ Ｄ１６５５１５ｃ［Ｓ］．ＷｅｓｔＣｏｎｓｈｏｈｏｃｋｅｎ：ＡＳＴＭ，

２０１５．

［１３］ＡＳＴＭＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆ

ｖａｐｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅ（ＶＰＸ）ｏｆｐｅｔｒｏｌｅｕｍ ｐｒｏｄｕｃｔｓ，ｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｓ，

ａｎｄｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｏｘｙｇｅｎａｔｅｍｉｘｔｕｒｅｓ（ｔｒｉｐｌｅｅｘｐａｎｓｉｏｎｍｅｔｈ

ｏｄ）：ＡＳＴＭＤ６３７８１０［Ｓ］．ＷｅｓｔＣｏｎｓｈｏｈｏｃｋｅｎ：ＡＳＴＭ，２０１０．

［１４］中华人民共和国国家发展和改革委员会．闪点测定法（泰

克闭口杯法）：ＳＨ／Ｔ０７３３—２００４［Ｓ］．北京：中国石油工业

出版社，２００４．

ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔａｎｄＲｅｆｏｒｍ Ｃｏｍｍｉｓｓｉｏｎ．Ｆｌａｓｈｐｏｉｎｔ

ｍｅｔｈｏｄ（Ｔｅｋｔｒｏｎｉｘｃｌｏｓｅｄｃｕｐｍｅｔｈｏｄ）：ＳＨ／Ｔ０７３３—２００４

［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＣｈｉｎａＰｅｔｒｏｌｅｕｍＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１５］全国危险化学品管理标准化技术委员会．化合物（蒸气和

气体）易燃性浓度限值的标准试验方法：ＧＢ／Ｔ２１８４４—

２００８［Ｓ］．北京：中国标准出版社，２００８．

ＮａｔｉｏｎａｌＴｅｃｈｎｉｃａｌＣｏｍｍｉｔｔｅｅｆｏｒｔｈｅＭａｎａｇｅｍｅｎｔｏｆＨａｚａｒｄｏｕｓ

Ｃｈｅｍｉｃａｌｓ．Ｓｔａｎｄａｒｄｔｅｓｔｍｅｔｈｏｄｆｏｒｆｌａｍｍａｂｉｌｉｔｙｌｉｍｉｔｓｏｆｃｏｍ

ｐｏｕｎｄｓ（ｖａｐｏｕｒｓａｎｄｇａｓｅｓ）：ＧＢ／Ｔ２１８４４—２００８［Ｓ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：

ＣｈｉｎａＳｔａｎｄａｒｄＰｒｅｓｓ，２００８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ ＭＯＳＥＳＣＡ，ＲＯＥＴＳＰＮＪ．Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ，ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ａｎｄ

ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｓａｓｏｌｆｕｌｌｙｓｙｎｔｈｅｔｉｃｊｅｔｆｕｅｌ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓ＆ Ｐｏｗｅｒ，２００８，１３１

（４）：４３１４４３．

［１７］ＲＹＥＬ．Ｔｈｅｐｕｂｌｉｃａｃｃｅｓｓｃｏｍｐｕｔｅｒｓｙｓｔｅｍｓｆｏｒｕｍ［ＥＢ／ＯＬ］．

Ｓｈｅｆｆｉｅｌｄ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｈｅｆｆｉｅｌｄＬｉｂｒａｒｉｅｓ（２０１１１０２３）［２０１２

０１１０］．ｈｔｔｐ：∥ｗｗｗ．ｃｈｅｒｉｃ．ｏｒｇ／ｒｅｓｅａｒｃｈ／ｋｄｂ／．

［１８］王永华，武京波，陶澍，等．挥发性有机物气液分配常数与分

子结构的关系［Ｊ］．应用基础与工程科学学报，１９９６，４（３）：

２６０２６５．

ＷＡＮＧＹＨ，ＷＵＪＢ，ＴＡＯＷ，ｅｔａｌ．Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｇａｓ

ｌｉｑｕｉｄｐａｒｔｉｔｉｏｎｃｏｎｓｔａｎｔａｎｄｍｏｌｅｃｕｌａｒｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｖｏｌａｔｉｌｅｏｒ

ｇａｎｉｃｃｏｍｐｏｕｎｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢａｓｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ，１９９６，４（３）：２６０２６５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］周冠宇，王洪波，王智超，等．煤基费托航空燃料燃烧性能及

航程［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（８）：１６３２１６３８．

ＺＨＯＵＧＹ，ＷＡＮＧＨＢ，ＷＡＮＧＺＣ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｐｅｒ

ｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｒａｎｇｅｏｆｃｏａｌｂａｓｅｄＦｉｓｃｈｅｒＴｒｏｐｓｃｈａｖｉａｔｉｏｎｆｕｅｌ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１６，４２（８）：１６３２１６３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　臧雪静　女，硕士研究生。主要研究方向：航空替代燃料性能。

杨晓奕　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：航空替

代燃料制备及性能。

Ｋｅｙｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆａｖｉａｔｉｏｎａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅｆｕｅｌｏｎｉｇｎｉｔｉｏｎ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｔｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
ＺＡＮＧＸｕｅｊｉｎｇ，ＺＨＯＵＧｕａｎｙｕ，ＹＡＮＧＸｉａｏｙｉ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌｉｑｕｉｄｆｕｅｌｖｏｌａｔｉｌｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓｐｌａｙａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｒｏｌｅｆｏｒｉｇｎｉｔｉｏｎａｔｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ．Ｔｈｅ
ｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｖｉａｔｉｏｎｋｅｒｏｓｅｎｅＲＰ３ａｎｄｃｏａｌｂａｓｅｄＦｉｓｃｈｅｖＴｒｏｐｓｃｈＦＴｆｕｅｌｉｎｔｈｅｖａｐｏｒｐｈａｓｅ
ｕｎｄｅｒｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄｉｎｔｈｉｓｒｅｓｅａｒｃｈ．Ｔｈｅｖｏｌａｔｉｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｎｄｃｏｎｔｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｆｕｅｌｆｒｏｍ －４０℃ ｔｏ１５℃ ｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｋｅｙｍａｔｅｒｉａｌｓｆｏｒｅｎｇｉｎｅｉｇｎｉｔｉｏｎｉｎｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｄｉ
ｔｉｏｎｓｗｅｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄａｎｄｔｈｅｉｇｎｉｔｉｏｎｂｏｕｎｄａｒｙｔｅｓｔａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｗｅｒｅｃａｒｒｉｅｄｏｕｔ．Ｔｈｅａｄｄｉｔｉｏｎｏｆｌｉｇｈｔｈｙｄｒｏ
ｃａｒｂｏｎｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｉｇｎｉｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｃｏａｌｂａｓｅｄＦｉｓｃｈｅｒＴｒｏｐｓｃｈｆｕｅｌ．Ｃｙｃｌｏａｌｋａｎｅｓａｒｅ
ｐｒｅｆｅｒｅｎｔｉａｌ，ｗｈｉｃｈａｒｅｆｏｌｌｏｗｅｄｂｙｂｒａｎｃｈｅｄａｌｋａｎｅｓａｎｄｎａｌｋａｎｅｓ．Ｉｔｉｓｏｆｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｆｏｒｔｈｅａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆ
ａｖｉａｔｉｏｎａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅｆｕｅｌｓｉｎｅｎｇｉｎｅｃｏｌｄｓｔａｒｔａｎｄｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｒｅｌｉｇｈｔｐｒｏｃｅｓｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅｆｕｅｌ；ｌｉｇｈｔｈｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｓ；ｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｇｎｉｔｉｏｎ；ｖａｐｏｒｐｒｅｓｓｕｒｅ；ｌｉｑｕｉｄｆｕｅｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０９２６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２１９１６：５９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１８．１４５４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１６ＹＦＥ０１２０１００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎｇｘｉａｏｙｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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圆弧翼型跨声速流动的动态模态分析

胡万林，于剑，刘宏康，阎超

（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：跨声速翼型的激波周期性自激振荡会给机翼结构带来附加的脉动载荷，从
而加剧飞行器表面结构的疲劳损伤。使用动态模态分解（ＤＭＤ）方法研究了跨声速下绕厚度
１８％的对称双圆弧翼型的压力脉动场，分析了 ＤＭＤ提取的各阶主模态的频率特征、压力脉动
的空间分布以及压力脉动随激波振荡的时间演化过程，并使用 ＤＭＤ模态进行流场重构。结
果表明，ＤＭＤ方法能准确捕捉流场各特征频率的模态，第１阶模态是激波抖振的主频，在激波
的自激振荡过程中占主导作用，前７阶模态重构的流场损失函数降低至 ４％以内，误差主要分
布于激波间断处。

关　键　词：跨声速流动；自激振荡；动态模态分解 （ＤＭＤ）；圆弧翼型；流场重构
中图分类号：Ｖ２１１．３
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５１０２６０７

　　在跨声速机翼表面存在着明显的附面层分离
和激波与附面层干扰等复杂的流动现象。跨声速

状态下激波附面层干扰引起的跨声速抖振问题具

有复杂的非定常、非线性特征，极大地制约了跨声

速飞行器的飞行包线
［１］
。抖振机理的研究有利

于揭示激波自激振荡的机制、激波附面层干扰的

机理以及压力脉动的产生等，从而实现对激波抖

振的有效控制。１９７６年，ＭｃＤｅｖｉｔｔ等［２］
通过实验

系统研究了激波抖振现象，发现对于厚度 １８％的
双圆弧翼型，在一定的马赫数下，激波会沿着翼型

上下表面周期性往复运动。Ｔｉｊｄｅｍａｎ和 Ｓｅｅ
ｂａｓｓ［３］总结了以往的跨声速激波抖振的研究，将
其分为Ａ、Ｂ和Ｃ三类，其中绕厚度１８％对称双圆
弧翼型的流动即为 Ｃ型，激波在翼型上下面传
播，向上游运动的过程中逐渐减弱，并最终离开翼

型前缘。２００１年，Ｌｅｅ［４］提出了一种自激反馈模
型，对激波抖振的机理进行解释，认为激波的周期

运动诱导的压力波在附面层的分离区中向下游传

播，到达尾缘时产生的声波又向上游传播，为激波

的振荡提供能量，维持系统的稳定。Ｌｅｅ的模型
得到了许多的研究者

［５１０］
的验证，对以后的研究

起着重要的指导作用，但是其对后缘处声波的产

生未给出确切解释，仍需进一步研究。

模态分析方法能够对复杂高维流场进行低维

分解，捕捉对于非定常流动发展起重要作用的模

态，并在时间和空间尺度上研究流动的发展。近

年来，基于流场特征提取的模态分析方法，本征正

交分解（ＰＯＤ）［１１］和动态模态分解（ＤＭＤ）［１２］，常
被应用于复杂非定常流场的分析中。潘罛等［１３］

运用 ＤＭＤ方法从时间和空间维度上分析了带襟
翼翼型尾流的流动特征，捕获了尾流场基波和高

阶谐波的频率、波长和传播速度等丰富的信息。

刘宏康等
［１４］
详细研究了开口空腔的非定常流动，

结合 ＰＯＤ和 ＤＭＤ方法分析了流场的压力脉动特
征，揭示了空腔后缘声波辐射的 ２种不同路径。
寇家庆等

［１５］
基于 ＰＯＤ和 ＤＭＤ方法，研究了 Ａ型

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905021&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 胡万林，等：圆弧翼型跨声速流动的动态模态分析

跨声速激波抖振的压力场，对比了 ２种模态分解
方法的特点。陈立为等

［１０］
则研究了双圆弧翼型

激波的周期性运动，提出了针对 Ｃ型激波抖振的
自激反馈模型，并用 ＰＯＤ分析了主要模态与激波
运动以及尾缘压力脉动的关系。但基于系统能量

排序的 ＰＯＤ方法并不能准确捕捉与抖振频率相
关的主要模态，而基于频率排序的 ＤＭＤ方法在
保留 ＰＯＤ方法优势的同时，更包含了系统的动力
学特性，能提取流场的各阶特征频率。本文针对

厚度１８％的对称双圆弧翼型，在时间维度上对于
跨声速瞬时流场运用 ＤＭＤ方法，提取包含流场
各阶主频的模态，分析了流场的动力学特性。

１　数值方法

本文计算使用基于 ＳＡ（ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ）一
方程湍流模型

［１６］
的延迟分离涡模拟（ＤｅｌａｙｅｄＤｅ

ｔａｃｈｅｄＥｄｄｙＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ＤＤＥＳ）［１７］求 解 绕 厚 度
１８％对称双圆弧翼型的非定常流动，重构格式为
三 阶 ＭＵＳＣＬ （Ｍｏｎｏｔｏｎｉｃ Ｕｐｓｔｒｅａｍｃｅｎｔｅｒｅｄ
ＳｃｈｅｍｅｆｏｒＣｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎＬａｗｓ）［１８］，并使用隐式双
时间步推进

［１９２０］
。

２　ＤＭＤ方法

ＤＭＤ基于流场的动力学特性，提取的各阶模
态在时间和空间演化特性上相互正交。本文截取

流场进入稳定发展的非定常状态后的５００个样本
进行模态分解，采样频率为 ５５５５．６Ｈｚ，后续讨论
样本数量的关系，也基于此样本。

取瞬时流场矩阵 ＵＮ－１１ 和 ＵＮ２为

ＵＮ－１１ ＝［ｕ１　ｕ２　…　ｕＮ－１］
Ｔ

ＵＮ２ ＝［ｕ２　ｕ３　…　ｕＮ］
{ Ｔ

（１）

式中：ｕｉ为第 ｉ个瞬时流场数据列向量；Ｎ为所取
的瞬时流场样本总数目。相邻瞬时流场之间的时

间间隔为 Δｔ，假定 Δｔ很小，则两相邻瞬时流场满
足线性映射关系：

ｕｉ＋１ ＝Ａｕｉ
ＵＮ２ ＝ＡＵ

Ｎ－１{
１

（２）

通过求解矩阵 Ａ的特征值和特征向量，以求
得相应流场的特征信息。实际计算中，一般求解

矩阵 Ａ的低维近似矩阵 Ｆ代替求解高维矩阵。
求解方法为对 ＵＮ－１１ 进行奇异值分解，即

ＵＮ－１１ ＝ＷΣＶＨ （３）
式中：Ｗ和 Ｖ均为酉矩阵；Σ为对角矩阵。再求
近似矩阵 Ｆ，使得 Ａ＝ＷＦＷＨ

，近似矩阵 Ｆ可通过
求解式（４）得到：

ｍｉｎＵＮ２ －ＷＦΣＶ
Ｈ ２
Ｆ （４）

即使得矩阵 ＵＮ２ －ＷＦΣＶ
Ｈ
的 Ｆｒｏｂｅｎｉｕｓ范数

最小。从而得到：

Ｆ＝ＷＨＵＮ２ＶΣ
－１

（５）
对矩阵 Ｆ进行奇异值分解，得到其特征值 μｊ

和特征向量 Λｊ，μｊ即为 Ｒｉｔｚ特征值
［２１］
，其对数形

式的实部和虚部分别表示增长率 ｇｊ＝Ｒｅ（ｌｇμｊ）／

Δｔ和频率 ｗｊ＝Ｉｍ（ｌｇμｊ）／Δｔ。对应的 ０动态模态

Φｊ和模态能量 Φｊ
［１２］
为

Φｊ＝ＷΛｊ

Φｊ ＝
１

ＶＨΣ－１Λ
{

ｊ

（６）

３　计算网格与算例验证

图１给出了厚度 １８％对称双圆弧翼型物理
模型及网格，翼型弦长 ｃ＝２０３ｍｍ，展向长度为
０．２ｃ，远场为 ４０ｃ。本文使用多块对接结构网格，
壁面设置无滑移绝热壁，展向为周期边界，远场为

压力远场边界。使用两套网格计算，ｇｒｉｄ１、ｇｒｉｄ２
网格分辨率周向、法向和展向分别为 ４６５×１７１×
４１、６２５×２０１×４１，第１层网格高度使得 ｙ＋ ＜１。

本文计算来流马赫数 Ｍａ＝０．７６，基于弦长的
雷诺数Ｒｅｃ＝１．１×１０

７
，迎角为０°，无侧滑，物理时

间步长为０．００２ｃ／ａ∞，ａ∞为来流声速。图 ２给出
了翼型上表面时均压力系数 Ｃｐ沿流向分布，ｇｒｉｄ２
的计算结果与文献［２］和文献［１０］结果基本吻
合。图３给出了升力系数的功率谱密度（ＰＳＤ）曲
线，使用最大熵功率谱估计方法，在幅值上本文计

算结果稍大，但变化趋势与文献一致，主频相近，

本文计算得到的斯特劳哈尔数 Ｓｔ为 ０．１５０（ｆ＝
ＳｔＵ∞／ｃ，ｆ为脉动频率，Ｕ∞ 为来流速度），文献
［１０］结果为 Ｓｔ＝０．１４８，该主频对应激波的自激
振荡频率。

图 １　对称双圆弧翼型壁面及对称面网格

Ｆｉｇ．１　Ｓｙｍｍｅｔｒｉｃｃｉｒｃｕｌａｒａｒｃａｉｒｆｏｉｌｗａｌｌａｎｄ

ｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｍｅｓｈ

７２０１
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图 ２　壁面压力系数分布

Ｆｉｇ．２　Ｗａｌｌｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

图 ３　升力系数功率谱密度

Ｆｉｇ．３　Ｌｉｆｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙ

４　计算结果与讨论

４．１　ＤＭＤ分析
对所取样本进行 ＤＭＤ分析，得到流场的各

阶主模态。图 ４给出了样本数 Ｎ＝１００、２００、５００
下的 ＤＭＤ谱，对应的采样频率分别为 １３８８．９、
２７７７．８、５５５５．６Ｈｚ。随着采样频率升高，捕捉流
场特征模态的频率也越高，且样本数 ２００和 ５００
的结果趋近，本文取样本数５００的结果进行分析。
图４中空心方框为本文所取的前 ５阶模态，其中
频率为０的模态为静模态，表征流场的平均特性，
其余模态均成对出现，其特征值为共轭复数。所

取模态增长率／衰减率均在０附近，说明对流场的
非定常发展过程具有持续作用。

图５给出了 ＤＭＤ的 Ｒｉｔｚ值以及各阶模态能
量与频率关系。各阶模态的特征值均处在单位圆

附近，个别模态位于单位圆内，说明所取样本处于

准中性稳定状态。以往研究者通常根据模态幅

图 ４　频率与增长率／衰减率的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｗｉｔｈ

ｇｒｏｗｔｈｒａｔｅ／ｄｅｃａｙｒａｔｅ

图 ５　ＤＭＤ的 Ｒｉｔｚ值和模态能量与频率关系

Ｆｉｇ．５　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆＲｉｔｚｖａｌｕｅａｎｄｍｏｄｅｅｎｅｒｇｙ

ｗｉｔｈｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆＤＭＤ

值或者模态能量进行排列和选取特定的模态。本

文根据后者选取图 ５中前 ５阶模态进行分析，各
阶模态主频分别为激波自激振荡频率的倍数，对

激波的自激振荡起主要作用。

８２０１
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　第 ５期 胡万林，等：圆弧翼型跨声速流动的动态模态分析

图６给出了 ＤＭＤ前 ４阶模态（Ｍｏｄｅ１～
Ｍｏｄｅ４）的模态系数 ａ（ｔ）随时间 ｔ的变化及其功
率谱密度曲线。结果表明，前 ４阶模态系数具有
简谐振动特征，Ｍｏｄｅ１幅值随时间衰减，Ｍｏｄｅ２～
Ｍｏｄｅ４幅值则随时间增长，与图 ４中的模态的增
长率／衰减率一致，同时模态系数的幅值随阶数的

升高而减小。对各阶模态系数进行傅里叶分析，

各阶模态包含单一主频，其对应的 Ｓｔ分别为
０．１４１、０．２９５、０．４３６、０．５７７，对应激波自激振荡 Ｓｔ
的约１～４倍，且幅值逐渐减小，其中 Ｍｏｄｅ１在激
波抖振过程中占主导作用。

图７（ａ）～（ｄ）分别给出了Ｍｏｄｅ０～Ｍｏｄｅ３

图 ６　ＤＭＤ前 ４阶模态系数随时间的变化及其功率谱密度曲线

Ｆｉｇ．６　ＶａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｆｏｕｒｍｏｄｅｓｏｆＤＭＤｗｉｔｈｔｉｍｅａｎｄｉｔｓｐｏｗｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｅｎｓｉｔｙｃｕｒｖｅｓ

图 ７　ＤＭＤ模态的空间分布

Ｆｉｇ．７　ＳｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＤＭＤｍｏｄｅｓ
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的压力脉动（实部）的空间分布，ｐ∞为来流压力，
文献［２２］研究表明实部和虚部在流动特征上区
别不大，图中无量纲压力值的正负代表着正负压

力脉动。ＤＭＤ各阶主模态阶数越高，空间维数也
越高，在翼型上下面，正负压力脉动相间分布，奇

数阶主模态压力脉动反对称分布（上下面压力脉

动符号相反幅值相等），偶数阶主模态压力脉动

对称分布（上下面压力脉动符号相同幅值相等）。

压力脉动的区间主要集中于翼型的 ０．５ｃ～０．８５ｃ
处，即激波抖振的区间，与文献［１０］结果相
吻合。

圆弧翼型的激波自激振荡属于 Ｃ型激波抖
振，激波在翼型上下面周期性往复运动，激发压力

波的传播。取 ｔ０、ｔ０ ＋１／６Ｔ、ｔ０ ＋２／６Ｔ、ｔ０ ＋３／６Ｔ
４个时刻观察激波抖振的过程，其中 ｔ０为激波自
激振荡某个周期的初始时刻，Ｔ为振荡周期。图８
给出了激波运动半周期内对称面数值纹影图和

ＤＭＤ第 １阶模态随时间的演化过程，Δρ为密度
梯度。观察图８纹影图激波的运动，对称翼型，激
波在翼型上下面运动的过程是一致的，单独分析

其在翼型上面的运动，半个周期内，激波从靠近翼

型尾缘开始向上游运动至翼型中部，运动区间大

致为０．５ｃ～０．８５ｃ，如图８纹影图所示。初始时刻
激波分叉较多，激波较强，如图８（ａ）纹影图所示；
向上游运动过程中，激波逐渐变弱，激波后分离区

逐渐增大，至翼型中部时，激波压缩成一道，分离

区扩大至最大，如图８（ｄ）纹影图所示，这一结果
与文献中描述相似

［１０］
。观察图 ８空间分布，ｗ１、

ｗ２分别为负正压力脉动，随着激波的抖振，压力
脉动也随之呈现周期性运动，如图８纹影图所示，
ｔ０至 ｔ０＋２／６Ｔ时刻，负的压力脉动 ｗ１向上游移
动，脉动幅值及区间增大，到 ｔ０＋３／６Ｔ时刻，ｗ１运
动至翼型中部，脉动幅值及区间有所缩减，同时压

力脉动也将在翼型下面进行同样的周期性运动。

图 ８　翼型对称面数值纹影图与 ＤＭＤ第 ３阶模态不同时刻空间分布

Ｆｉｇ．８　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｃｈｌｉｅｒｅｎｏｆｓｙｍｍｅｔｒｙｐｌａｎｅｏｆａｉｒｆｏｉｌａｎｄｓｐａｔｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｉｒｄｏｒｄｅｒ

ｍｏｄｅｏｆＤＭＤａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓ

４．２　流场重构
ＤＭＤ模态包含单一的流场特征频率，少数的

几阶模态就能刻画流场的重要信息。图９给出了
损失函数随重构模态数目的变化曲线，Ｅｌｏｓｓ为损
失函数值，ｎ为重构模态数目，损失函数定义由文
献［２３］给出，可以看出使用前 ４阶模态的 ７个模
态（１个静模态加３对共轭模态）重构就能使损失
函数降到４％以内，继续增加重构的模态数目损
失函数变化较小。采用 ７个模态重构原始流场，

与数值计算结果进行对比，流场重构的均方根误

差（相对于 ＣＦＤ计算结果）分布见图１０，ＲＭＳＥ表
示均方根误差值。在激波运动的区域以及尾迹

区，重构的流场误差较大，取图 １０中 Ａ、Ｂ、Ｃ三处
作为测点，考查重构流场对压力场的捕捉能力，压

力随时间的脉动如图 １１所示。Ａ点靠近翼型前
缘，重构误差较小，重构的压力值与计算值基本吻

合；Ｂ、Ｃ两点分别靠近翼型中部和尾缘，处于激
波运动的区域内，重构流场整体上刻画了压力随

０３０１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 胡万林，等：圆弧翼型跨声速流动的动态模态分析

图 ９　损失函数随模态数目的变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎｗｉｔｈｎｕｍｂｅｒｏｆｍｏｄｅｓ

图 １０　流场重构的均方根误差

Ｆｉｇ．１０　Ｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｓｏｆｆｌｏｗｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

图 １１　测点压力随时间的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｏｉｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈｔｉｍｅ

时间的脉动，但在压力脉动的峰值上重构误差较

大。对压力场的重构，表明 ＤＭＤ对于激波间断
处的捕捉误差较大。

５　结　论

１）ＤＭＤ能准确捕捉包含流场特征频率的各

阶主模态。第１阶模态的主频与激波自激振荡的
频率相同，在激波的自激振荡过程占主导作用，且

其正负压力脉动随激波的抖振在翼型上下面周期

性运动。

２）ＤＭＤ提取的前 ５阶模态的增长率／衰减
率在０附近，对流场非定常流的发展起着持续作
用，且其模态系数随时间变化呈现简谐振动特征。

３）ＤＭＤ对于激波间断处的捕捉能力较弱。
采用前 ７阶模态重构流场，能使损失函数降到
４％以内，在激波运动区域重构误差较大。
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基于降阶模型的翼型结冰冰形预测方法

刘藤，李栋，黄冉冉，张振辉

（西北工业大学 航空学院，西安 ７１００７２）

　　摘　　　要：翼型结冰冰形的数值模拟预测通常比较复杂耗时，为了更加快速准确地预
测冰形以减少计算资源消耗，建立了基于本征正交分解（ＰＯＤ）和 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的冰形快速预测
方法。利用 ＣＦＤ数值模拟结果来构建样本空间，以飞行迎角为例详述了降阶模型的冰形预测
的实现手段，并结合试验设计方法，完成了多参数的结冰冰形快速预测，同时研究了先进的

ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型的相关方法以及对于预测结果的改进。结果表明，降阶模型预测翼型结冰
冰形与 ＣＦＤ数值模拟结果吻合较好，表明降阶模型可以快速、精确地应用于翼型结冰冰形
预测。

关　键　词：冰形预测；降阶模型；本征正交分解 （ＰＯＤ）；Ｋｒｉｇｉｎｇ模型；ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ
模型
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　　随着航空业的不断发展，飞机的应用也从早
期的军事用途逐渐扩展到飞行表演、紧急救援、商

业运输等多个领域。这就要求飞机可以适应各种

复杂气象条件完成预定飞行任务
［１］
。

飞机结冰现象主要发生在飞行中遇到含有过

冷水滴的云层时，过冷水滴撞击到机体迎风表面

就有可能发生结冰现象
［２］
。通过研究发现，结冰

对飞机的影响一方面是结冰后飞机覆冰会造成气

动外形破坏，形成的表面粗糙度会改变飞机的的

原有流场状态，从而造成阻力增加、升力减小、飞

行稳定性降低等；另一方面还会造成仪表失灵，引

发飞行员错误操作，严重时可能导致坠机
［１］
。

随着计算机领域的飞速发展，研究及预测结

冰问题已经可以利用数值方法来完成结冰模拟。

然而利用数值手段模拟结冰问题需要分别得到机

翼绕流流场和过冷水滴流动情况以及求解结冰热

力学方程
［３］
，因此结冰模拟也是比较复杂的，对

于数分钟的结冰过程通常需要较长时间才能得到

模拟结果。

目前有２个因素需要开展结冰冰形快速预测
方法研究。一方面，适航认证结冰试飞过程中，需

要针对各个飞行状态的结冰情况实时预测其对性

能的影响，从而判断防除冰系统的开启
［４］
；另外

即便现有飞机防冰系统已经比较完善，但除防冰

系统并不能在各种状态下都达到理想的效果，很

多情况下依然需要带冰飞行，考虑在设计阶段就

讨论结冰情况的影响，在保证干净翼型气动性能

的同时，提升结冰条件下翼型的气动性能的容冰

优化设计很有必要。另一方面，考虑优化设计过

程反复迭代时也需要发展快速预测不同外形的不

同结冰条件下结冰冰形的方法。因此本文拟根据

容冰优化设计需要，建立基于本征正交分解

（ＰＯＤ）的结冰冰形快速预测降阶模型。
考虑到飞机结冰问题的高度非线性，以及结

冰数值模拟的时间成本，直接对 ＣＦＤ计算原始样
本数据进行建模构建代理模型需要较大的样本数

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905022&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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目来保证模型的精度，而降阶模型在保证模拟精

度同时可以快速预测结果。因此如果利用相关数

据处理方法对样本数据进行降阶处理，在低阶空

间内对样本数据进行建模会取得更为高效的

效果。

降阶模型是利用复杂的数学工具对大型复杂

问题进行低阶空间重构，将问题简化为低阶空间

元素的线性组合，目前已经有 Ｋｒｙｌｏｖ子空间方
法

［５］
、小波分析

［６］
、双正交小波

［７］
和 ＰＯＤ［８］等方

法。ＰＯＤ方法基本原理［９］
是利用已有样本集提

取一系列正交基向量，原样本空间可以由这些向

量的线性叠加来描述。然后便可以根据所需要的

精度舍弃一些低能量模态，从而形成低阶子空间，

可以快速进行样本空间重建，因此 ＰＯＤ方法可以
应用于快速预测飞机结冰冰形以及评估气动性能

损失。Ｎａｋａｋｉｔａ等［１０］
首先将 ＰＯＤ方法应用于飞机

结冰冰形预测，并取得了较好的效果，但其采用的

插值基于 Ａｋｉｍａ插值法只能应用于两参数情形。
本文介绍了建立基于 ＰＯＤ方法和 Ｋｒｉｇｉｎｇ模

型的翼型结冰冰形预测降阶模型方法。首先，详

细介绍飞行迎角变化时的降阶模型预测结冰冰形

的实现步骤；然后，对结冰试飞认证框架下的五参

数的冰形计算结果进行分析，将降阶模型预测的

冰形结果与 ＣＦＤ模拟得到的结果进行比较，分析
验证预测方法的可靠性；最后，进一步提出了基于

更为先进的贝叶斯框架下的 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型的
改进预测模型的方法，建立了降阶模型对结冰冰

形进行预测，可以快速、准确地得到样本空间内的

任意非样本点冰形。

１　基本方法

建立降阶模型通常首先需要完成初始空间采

样，然后对样本数据降阶分析，最后完成数据插值

等过程。具体流程如图１所示。

图 １　降阶模型建立流程

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｄｕｃｅｄｏｒｄｅｒｍｏｄｅｌｂｕｉｌｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

１．１　参数空间采样
对于优化设计而言，合理的参数空间采样是

构建代理模型的关键，即采样需要选择合适的试

验设计方法。试验设计概念最早是由英国生物统

计学家 Ｆｉｓｈｅｒ于 ２０世纪２０年代所提出的［１１］
，目

前已经发展了许多不同的方法和技术，比如基于

拉丁超立方抽样（ＬＨＳ）方法、Ｈａｌｔｏｎ序列方法、最
小差异序列方法、质心 Ｖｏｒｏｎｏｉ镶嵌等。

ＬＨＳ方法是由 Ｍｃｋａｙ等［１２］
在１９７９年提出的

试验设计方法，该方法的基本原理是：如果需要得

到 ｎ个样本点，则利用 ｍ个设计变量将参数空间
均匀划分为等概率的 ｎ个区间，这样整个参数设
计空间被分为 ｎｍ个小区间，然后对其进行 ｎ次取
样。设计空间抽样时一方面需要保证样本点在每

个小区间上都是随机选取的；另一方面需要各个

样本点在任一维度上进行投影，每个小区间中只

会有一个样本
［１２］
。通常取样的算法为

ｘ（ｉ）ｊ ＝
Ｓ（ｉ）ｊ ＋Ｗ（ｉ）ｊ

ｎ
　１≤ ｊ≤ ｍ，１≤ ｉ≤ ｎ （１）

式中：ｉ为样本点，ｊ为参数的维数，则 ｘ（ｉ）ｊ 表示第 ｉ
个样本点的第 ｊ维的 ｘ；Ｗ为［０，１］之间的随机
数；Ｓ为 ０，１，…，ｎ－１的随机序列。当样本点分
布区间不为［０，１］，而是［ａｊ，ｂｊ］时，则需要进行拉
伸变换：

ｘ′ｊ ＝ｘｊ·ｂｊ＋（Ｉ－ｘｊ）·ａｊ （２）
其中：Ｉ为单位向量。抽样具有随机性，因此 ＬＨＳ
选取的样本有的分布很好，有的分布很差。该方

法有很多改进方法，包括中心化 ＬＨＳ、最优
ＬＨＳ［１３］等。ＭＡＴＬＡＢ的 ＬＨＳ已经实现了基于极
大极小准则的最优 ＬＨＳ，因此本文采用该试验设
计方法，并将试验点均放在小立方体的中心。

１．２　ＰＯＤ方法
ＰＯＤ方法是基于物理场原始数据快速准确

地重构物理场，同时也可预测物理场在某些未知

位置的数据的一种数值方法。ＰＯＤ方法的核心
思想是利用特殊正交基函数的迭加来实现参数的

近似
［１４］
。它最初主要用于湍流拟序结构的分析研

究中，ＰＯＤ如今已成功地应用于各类领域，如机器
学习中的主成分分析（ＰｒｉｎｃｉｐａｌＣｏｍｐｏｎｅｎｔｓＡｎａｌｙ
ｓｉｓ，ＰＣＡ）法，海洋学和气象学中的经验正交函数
法，心理学和经济学中常用的要素分析法等

［１５］
。

ＰＯＤ的基本理论［１６］
为假设存在这样的物理

场 ｙ＝ｙ（ｘ，ｔ），在某个空间可以表示为如式（３）所
示无穷级数：

ｙ（ｘ，ｔｎ）＝∑
Ｎ

ｋ＝１
αｋ（ｔｋ）

ｉ
（ｘ） （３）

４３０１
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式中：ｔｎ为参数变量，当前研究中可以为速度、压
强、升力、阻力、冰形坐标等；αｋ（ｔｋ）为经验系数；

ｉ（ｘ）为特征基函数。
利用相关的数学理论将式（３）求解转换为求

特征值问题：

∫
Ω
〈ｙ（ｘ，ｔｎ），ｙ（ｘ′，ｔｎ）〉（ｘ′）ｄｘ′＝λ（ｘ′） （４）

式中：〈〉为内积运算符。对于此问题直接求解需

要消耗巨大的资源和时间，所以实际应用中常采

用由 Ｓｉｒｏｖｉｃｈ提出的称为快照（ｓｎａｐｓｈｏｔ）［１６］的方
法。该方法可以将式（４）的高维矩阵求解特征值
问题转化为一个与快照个数 Ｎ相等的特征值问
题。若一个样本包含 Ｍ个数据，则取 Ｎ个样本组
成一个样本集 Ｕ＝｛Ｕ１，Ｕ２，…，ＵＮ｝这是一个
Ｍ×Ｎ阶的矩阵。该方法提出特征基函数可以由
快照的线性组合构成，即

ｋ（ｘ）＝∑
Ｎ

ｎ＝１
σｋｎｙ（ｘ，ｔｎ） （５）

其中：σｋｎ为特征向量。将式（５）代入式（４）中可
得到一个新的特征值问题：

Ａσ（ｎ） ＝λｎσ
（ｎ）　ｎ＝１，２，…，Ｎ （６）

其中：λｎ为特征值；Ａ的元素定义如下：

Ａｉ，ｊ＝
１
Ｎ∑

Ｍ

ｋ＝１
ＵｉｋＵ

ｊ
ｋ （７）

其中特征值的大小可以表示该正交基函数在

整个样本空间中所占能量的比重，即第 ｓ个最佳
正交基方向上的物场理能量 Ｅｓ占总能量 Ｅｔｏｔａｌ的

比重 εｓ为
［４］

εｓ ＝λｓ ∑
Ｎ

ｊ＝１

λｊ （８）

式中：λｓ为第 ｓ个特征值。因此进行物理场的重
建便可以根据能量的大小对基底进行选择。并不

一定需要选择所有的基底来完成重建，假设 Ｍ为
所用正交基底的个数，有 Ｍ≤Ｎ。一般 Ｍ取得过
大反而会受到舍入误差影响影响重建效果。在进

行矩阵分解得到最佳正交基之后，对选取的正交

基底与样本进行内积便可得到对应的系数向量：

αｉｊ ＝〈
ｊ
，Ｕｉ〉 （９）

本研究将 ＰＯＤ理论用于翼型的二维冰形计
算，主要考虑飞行迎角、飞行速度和结冰时间等多

种物理参数对结冰冰形的影响。首先，利用不同

状态下冰形轮廓点坐标值来构建样本矩阵；然后，

利用前述的快照方法得到对应的快照矩阵 Ａ，对
其进行矩阵特征分解得到对应的特征向量，也就

得到了构建子空间的正交基及其系数向量。于是

设计空间内的任意计算状态下的结冰冰形可以由

这些正交基线性叠加表示为

Ｕｐｏｄ ＝∑
Ｌ

ｊ＝１
αｐｏｄｊ ·

ｊ
（１０）

式中：系数 αｐｏｄｊ 在一系列样本点状态下的值是已

知的，即对应的重建系数 αｉｊ，当需要计算其他非

样本点状态时，系数 αｐｏｄｊ 获得则需要根据已有的

系数 αｉｊ利用插值模型进行插值。
１．３　Ｋｒｉｇｉｎｇ模型

假定已有 Ｎ个快照的系数 α定义了 ＲＫ中 Ｎ
个超平面 α（ｘ）的值，其中 Ｋ为自由参数的数目，
ｘ代表设计变量 ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘＫ］

Ｔ
，寻找 α（ｘ）

的问题也就成为了超平面中的多维插值问题，在

大多数的降阶模型应用中多采用多项式插值来决

定系数，而在本研究中采用 Ｋｒｉｇｉｎｇ插值方法，
Ｋｒｉｇｉｎｇ插值方法可以接受任意数目的设计量，保
证足够的插值精度而不会对计算时间造成影响，

可以应用于任意维度的插值过程。

Ｋｒｉｇｉｎｇ模型［１７］
是 由 南 非 工 程 师 克 里 金

（Ｋｒｉｇｅ）于２０世纪５０年代提出的，现已广泛应用
于各个领域，本文以普通克里金插值方法为例来

说明克里金插值的原理
［１８］
：

ｙ^（ｘ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ω（ｉ）ｙ（ｉ） （１１）

只要得到了 ω＝［ω（１），ω（２），…，ω（ｎ）］Ｔ的表
达式，就可以得到参数空间中的任意设计点的估

计值。Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的重要假设是将未知函数视
为一个高斯随机过程，该随机过程可以表示为

Ｙ（ｘ）＝Ｆ（β，ｘ）＋Ｈ（ｘ） （１２）
式中：ｘ为参数变量；Ｆ（β，ｘ）称为全局趋势模型；
Ｈ（ｘ）为随机分布的误差。将随机过程的方差记
为 σ２，可用协方差描述不同位置点这些随机变量
的相关性，其协方差可描述为

Ｃｏｖ（Ｈ（ｘ），Ｈ（ｘ′））＝σ２Ｚ（ｘ，ｘ′） （１３）
其中：Ｚ（ｘ，ｘ′）为相关函数（只与空间距离相关），
相关性会随距离增大而不断减小。相关函数通常

有指数函数、高斯函数、三次样条函数等多种

形式。

基于上述假设，Ｋｒｉｇｉｎｇ模型寻找最优加权系
数 ω，使得均方差最小，并且满足无偏差条件。

通常利用拉格朗日乘子法可以推导得出一个

线性方程组，求解该方程组便可得到 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型
预估值为

ｙ^（ｘ）＝β０＋ｚ
Ｔ
（ｘ）Ｚ－１（ｙｋ－β０Ｆ

     

）

＝Ｖｋｒｉｇ

（１４）

式中：Ｖｋｒｉｇ只与已有样本点相关；β０ ＝（Ｆ
ＴＺ－１

Ｆ）－１ＦＴＺ－１ｙｋ，ｙｋ为样本数据，Ｆ为一维单位向

５３０１
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量，Ｚ和 ｚ则是前述的相关函数矩阵及其中的相
关向量，故便可利用样本数据得到模型的估计值。

构建 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型时，还可以将对其模型参数
（或超参数）也作为未知量来加入训练，可以进一

步增强代理模型的灵活性。利用已有样本点和响

应值可将问题转化为一个非线性无约束优化问

题，一般采用“最大似然估计”或“交叉验证”得到

超参数。对于最大似然估计而言，就是选择超参

数使式（１５）函数值达到最大［１９］
：

Ｌ（β０，σ
２
，θ）＝ １

（２πσ２）ｎ槡 Ｚ
（１５）

式中：β０和 σ
２

{
的最优值可以给出解析解为

β０ ＝（Ｆ
ＴＺ－１Ｆ）－１ＦＴＺ－１ｙｋ

σ２ ＝１ｎ
（ｙｋ－β０Ｆ）

ＴＺ－１（ｙｋ－β０Ｆ）
（１６）

将 β０和 σ
２
代入后，取对数忽略常数项，优化

问题转化为

Ｌｎ（β０，σ
２
，θ）＝－

ｎｌｎ（σ２）＋ｌｎＺ
２

（１７）

利用数值优化算法如遗传算法、单纯形法、模

式搜索法等训练超参数，就可以构建最终的 Ｋｒｉｇ
ｉｎｇ模型。

２　冰形模拟及样本获取
本文样本的获取依靠 ＣＦＤ的模拟获得，结冰

的 ＣＦＤ模拟一般包括以下步骤：①空气流场计
算；②过冷水滴或者冰晶、冻雨等流动情况求解及
其撞击特性计算；③求解结冰热力学模型计算结
冰量；④根据原有几何外形加上结冰量，完成冰形
计算及几何形状重构。

本文利用 ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ软件［２０］
来进行结冰

数值模拟，首先对基于雷诺平均的 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ
方程来求解得到空气流场，然后采用欧拉法计算

模型表面的水滴撞击特性，最后求解结冰热力学

模型计算结冰冰形。将结冰计算的步骤分为各个

模块，其中 ＦＥＮＳＡＰ模块用于计算空气外流场，
ＤＲＯＰ３Ｄ模块用于计算水滴撞击特性，ＩＣＥ３Ｄ用
于热力学方程求解及冰形计算，模块相互关系如

图２所示。
本文选用了 ＮＡＣＡ００１２翼型为研究对象，根

据相关文献选取了指定计算状态，用上述 ＣＦＤ方
法先后调用各个模块进行结冰模拟，模拟结果得

到的冰形如图３所示。
从图３中可以看出，冰形的轮廓点可以描述

完整的冰形。因此可以取冰形上各个轮廓点的二

维坐标值做为样本数据来进行后续计算。图３翼

型上表面网格点数为 ２７７，所以该算例一个样本
包含２７７个数据。

对于降阶模型的建立而言，样本数据的保真

度对于模型的精度也是至关重要的，这里将上述

模拟结果与实验数据进行了对比验证，对比结果

如图４所示，ｃ为翼型弦长，表明了本文采用的数
值模拟方法的可靠性。

图 ２　ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ软件模块相互关系

Ｆｉｇ．２　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇＦＥＮＳＡＰＩＣＥｓｏｆｔｗａｒｅｍｏｄｕｌｅｓ

图 ３　ＦＥＮＳＡＰＩＣＥ冰形模拟结果

Ｆｉｇ．３　ＦＥＮＳＡＰＩＣＥｉｃｅｓｈａｐｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 ４　冰形模拟与实验对比验证

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｎｄｖａｌｉｄａｔｉｏｎｏｆｉｃｅｓｈａｐｅ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

３　降阶模型应用算例与结果分析

３．１　单参数冰形预测
本文先以单参数冰形预测为例，详细描述构

建降阶模型的实施步骤。算例选择 ＮＡＣＡ００１２二
维翼型为研究对象，结冰冰形样本的获得是通过

６３０１
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上述 ＣＦＤ方法来完成的。考虑飞行过程中的迎
角变化对结冰冰形的影响来建立 ＰＯＤ预测模型。
选取的计算条件如表１所示。

对于翼型而言，迎角的变化对气动性能有着

重要的影响，同样它对结冰冰型也会产生很大的

影响，分别选取了 ０°、１°、２°、３°和 ４°的结冰冰型
作为样本集进行研究（样本个数为 ５），ＣＦＤ模拟
后得到的样本集冰形结果如图５所示。

从图５中可以看出，随着迎角的增加，翼型上
表面的结冰范围越来越小，而下表面结冰范围越

来越大。这是由于随着迎角的增大造成翼型下表

表 １　算例计算条件

Ｔａｂｌｅ１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｅｘａｍｐｌｅ

计算状态 数值

来流速度／（ｍ·ｓ－１） １００

液态水含量（ＬＷＣ）／（ｇ·ｍ－３） １

平均水滴直径（ＭＶＤ）／μｍ ２０

环境压力／Ｐａ １０１３２５

结冰温度／Ｋ ２６３．１５

结冰时间／ｓ ３６０

面液滴撞击区域扩大，因此结冰范围向翼型下表

面移动。本文对样本空间中的结冰冰形样本分别

取出其冰形轮廓点的 ｘ、ｙ坐标构成样本矩阵，样
本矩阵的阶数为２７７×５。

利用数值模拟得到的样本矩阵采用快照方法

进行简化得到对应的快照矩阵。这里一共选取了

５个样本，故得到的快照矩阵为５×５阶。

图 ５　不同飞行迎角的冰形

Ｆｉｇ．５　Ｉｃｅｓｈａｐｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｙｉｎｇａｔｔａｃｋａｎｇｌｅｓ

Ｃｘ ＝

３．４９６６５７４７ ３．４９６６５６６０ ３．４９６６３８８９ ３．４９６６１３８８ ３．４９６５９４６７
３．４９６６５６６０ ３．４９６６９６１１ ３．４９６６８１８８ ３．４９６６５１９３ ３．４９６６２６９８
３．４９６６３８８９ ３．４９６６８１８８ ３．４９６７００３７ ３．４９６６７４７９ ３．４９６６４６１２
３．４９６６１３８８ ３．４９６６５１９３ ３．４９６６７４７９ ３．４９６６８０８７ ３．４９６６５７１０
３．４９６５９４６７ ３．４９６６２６９８ ３．４９６６４６１２ ３．４９６６５７１０ ３．















４９６６５９８７

Ｃｙ ＝

０．０２０６２０５３ ０．０２０５７１０８ ０．０２０５５０９９ ０．０２０５７９３１ ０．０２０６２６７５
０．０２０５７１０８ ０．０２０５９０５９ ０．０２０５８９２５ ０．０２０６１２２７ ０．０２０６５１４８
０．０２０５５０９９ ０．０２０５８９２５ ０．０２０６４２４１ ０．０２０６８５３５ ０．０２０７２３９１
０．０２０５７９３１ ０．０２０６１２２７ ０．０２０６８５３５ ０．０２０７７８４９ ０．０２０８３５８０
０．０２０６２６７５ ０．０２０６５１４８ ０．０２０７２３９１ ０．０２０８３５８０ ０．















０２０９３４８６

　　通过上面的 ｘ坐标快照矩阵可以看出，上述
矩阵的元素差别很小，这是由于不同的冰形样本

坐标大部分位置是相同的，只是在结冰位置略有

差别，同时冰形的变化量相对于整个坐标来讲是

小量，所以计算过程需要保证一定的数据精度。

在得到快照矩阵后，分别计算 ｘ、ｙ的特征值
λｘ、λｙ与特征向量（见表２），可以看到第 １个特征
值明显大于其他，说明样本集的数据相似度很高。

利用获得的特征向量便可以计算得到正交基，选

取全部５个正交基进行 ＰＯＤ冰形预测，可以得到
每个样本在不同正交基上的系数如下表所示，可

以看到第 １个正交基明显系数大于其他，表明
第１个正交基对 ＰＯＤ计算结果的影响非常大。

通过进行上述计算，基本建立了ＰＯＤ模型，

表 ２　快照矩阵特征值

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｉｇｅｎｖａｌｕｅｏｆｓｎａｐｓｈｏｔｍａｔｒｉｘ

特征值序号 λｘ／１０
－６ λｙ／１０

－６

１ １７４８３２６ １０３２８．４８

２ ８．９３７１２ ２０．７６１１４

３ ３．１８９２９ ５．４４０２５

４ １．１２１５６９ １．４５２００５

５ ０．６１３９５１ ０．５５６７９８

这里利用前述的 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型进行插值。选取迎
角为２．５°的非样本点进行结果验证，最终的 ＰＯＤ
预测 ｘ、ｙ坐标与 ＣＦＤ的计算结果对比如图 ６所
示，从图中可以看出 ＰＯＤ的预测结果与 ＣＦＤ结
果基本一致，只是在冰角以及结冰极限位置存在

一些误差，说明 ＰＯＤ预测方法是可行有效的。

７３０１
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图 ６　单参数 ＰＯＤ与 ＣＦＤ冰形对比

Ｆｉｇ．６　Ｉｃｅｓｈａｐｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｉｎｇｌｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

ＰＯＤａｎｄＣＦＤ

３．２　多参数冰形预测
将 ＰＯＤ方法扩展到多维情形，这里选取通常

影响结冰的 ５个参数迎角、速度、温度、ＭＶＤ、高
度（选择范围如表 ３所示，１°Ｆ＝－１７．２℃，１ｆｔ＝
０．３０４８ｍ）。结冰时间仍选择为 ３６０ｓ，另外 ＬＷＣ
参数的选取考虑到实际的工程应用，按照连续最

大结冰条件（见图 ７）［２１］（ＦＡＲ２５附录 Ｃ）得到对
应状态的液态水含量。

考虑到多参数样本选取的复杂性，为了保证一

定的预测精度，本文选取了 １００个样本（见图 ８），
其样本空间的采样采用 ＬＨＳ方法。

ＬＨＳ方法是一种“充满空间的设计”，选取的
样本点可以均匀地散布于参数空间。

与３．１节的单参数 ＰＯＤ方法类似，多参数情
形同样是利用上述样本空间的结冰冰型结果，

表 ３　多参数样本选择范围

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｅｌｅｃｔｉｏｎｒａｎｇｅｆｏｒｍｕｌｔｉｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｍｐｌｅ

参数 最小值 最大值

飞行迎角／（°） ０ ５

飞行速度／（ｍ·ｓ－１） ９０ １３０
结冰温度／°Ｆ －２２ ＋３２
ＭＶＤ／μｍ １５ ４０
高度／ｆｔ ０ ２２０００

图 ７　连续最大结冰条件［２１］

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｍａｘｉｍｕｍｉｃｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎ［２１］

可得到对应的 １００组样本二维坐标参数，然后通
过 ＰＯＤ方法得到对应的最佳正交基。由于多参
数预测选取的样本数较大也会得到较多的正交

基，这里只需要从中选取一些所占能量较大的正

交基进行样本的重建即可。当选取的结冰冰形的

预测正交基所占的能量总和如果大于 ９９．９％，便
可以认为它能完全反映样本冰形的主要特征

［４］
。

然后再利用 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型对重建系数进行插值，得
到 ＰＯＤ系数及最终的冰形预测结果。

利用上述的方法建立预测模型，选取的算例

参数如表４所示。
图９为多参数的ＰＯＤ结果与ＣＦＤ结果的比

图 ８　样本空间分布

Ｆｉｇ．８　Ｓａｍｐｌｅｓｐａｃｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

表 ４　验证算例计算条件

Ｔａｂｌｅ４　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｅｘａｍｐｌｅ

算例状态 数值

飞行迎角／（°） １．３２５

飞行速度／（ｍ·ｓ－１） ９１．８７５
ＭＶＤ／μｍ ２５．５
高度／ｆｔ １２０３１
结冰温度／°Ｆ １６
结冰时间／ｓ ３６０

图 ９　多参数 ＰＯＤ与 ＣＦＤ冰形对比

Ｆｉｇ．９　Ｉｃｅｓｈａｐｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｕｌｔｉｐａｒａｍｅｔｅｒ’

ＰＯＤａｎｄＣＦＤ
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较，其中 ＰＯＤ结果选取了能量总和占比达９９．９％
的最佳正交基计算得到，可以看出 ＰＯＤ的预测结
果与 ＣＦＤ结果吻合较好。

４　插值模型

４．１　ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型
传统 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型采用确定的趋势模型，为了

更好地改善近似精度，文献［２２］研究了一种利用
贝叶斯框架来识别趋势模型的改进代理模型方

法，称为“ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ”模型。该模型的趋势模
型不是确定的已知函数而是通过数据分析方法获

得，具体理论为

Ｙ（ｘ）＝ｆ（ｘ）Ｔβｍ ＋Ｈ（ｘ） （１８）

式中：ｆ（ｘ）Ｔ＝（１，ｖ１，ｖ２，…，ｖｍ），βｍ＝（β０，β１，…，

βｍ）
Ｔ
，同时 ｍ是未知的，这里同样 Ｈ（ｘ）代表一个

随机过程，其协方差为 σ２ｍＺ，相关函数 Ｚ也与模
型阶数ｍ有关。则ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ的预测模型与通
常的 Ｋｒｉｇｉｎｇ类似为
ｙ^（ｘ）＝ｆ（ｘ）Ｔβｍ ＋ｚ（ｘ）Ｚ

－１
（ｙ－Ｆｍβｍ） （１９）

其中：Ｆｍ ＝（ｆ（ｘ１），ｆ（ｘ２），…，ｆ（ｘｎ））
Ｔ
，βｍ ＝

（ＦＴｍＺ
－１Ｆｍ）

－１
；ｚ（ｘ）为相关函数。

ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ最重要的步骤是识别出未知函
数 ｆｉ，这是通过函数（变量）选择技术在简单函数
构成的候选函数集中选择得到，然后就可以得到

预测模型的第一部分 ｆ（ｘ）Ｔβｍ。
构建 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型可以被看作是 １个两

阶段的过程。在第 １阶段，建立一个普通 Ｋｒｉｇｉｎｇ
模型，即具有常数回归函数的 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型，完成
模型构建和超参数 θ估计。在第２阶段扩展该初
始 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型的回归函数，根据估计的 α系数选
择新的特征，生成一系列中间 Ｋｒｉｇｉｎｇ模型。当交
叉验证错误满足要求时，中间 Ｋｒｉｇｉｎｇ停止迭代，
然后选择最佳的特征组来构建最终 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ
模型，重新估计超参数 θ。

比利时根特大学的研究人员已经开发了 ＯＯ
ＤＡＣＥ工具箱可以实现 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型构建，
本文的工作也是基于此工具箱开展的，其工具箱

伪代码
［２３］
如下。

Ｘ←ｓａｍｐｌｅｓ
ｂ１，…，ｂｔ｛Ｃａｎｄｉｄａｔｅｆｅａｔｕｒｅｓ｝

ｂ＝Ｃｔｅ｛Ｓｅｌｅｃｔｅｄｆｅａｔｕｒｅｓ｝

θ０＝ｍａｘθｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄ（Ｘ，θ，ｂ）
Ｍ０＝ｃｏｎｓｔｒｕｃｔ（Ｘ，θ，ｂ）｛ＣｏｎｓｔｒｕｃｔｏｒｄｉｎａｒｙＫｒｉｇｉｎｇ
ｍｏｄｅｌ｝
α０＝ｅｖａｌｕａｔｅＭｅａｓｕｒｅ（Ｍ０）｛Ａｓｓｅｓｓａｃｃｕｒａｃｙ｝

ｉ＝０
ｗｈｉｌｅｉｍｐｒｏｖｅｍｅｎｔ（α）｛Ａｃｃｕｒａｃｙｉｍｐｒｏｖｅｓ？｝
　ｉ＝ｉ＋１
　β＝ｒａｎｋ（ｂ１，…，ｂｔ）
　ｊ＝ｍａｘｊ（βｊ）
　ｂ＝ｂ∪ｂｊ
　θｉ＝ｍａｘθｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄ（Ｘ，θ，ｂ）｛Ｏｐｔｉｏｎａｌ｝
　Ｍｉ＝ｕｐｄａｔｅ（Ｍｉ－１，θｉ，ｂ）｛ＩｎｔｅｒｍｅｄｉａｔｅＫｒｉｇｉｎｇ
ｍｏｄｅｌ｝
　αｉ＝ｅｖａｌｕａｔｅＭｅａｓｕｒｅ（Ｍｉ）｛Ａｓｓｅｓｓａｃｃｕｒａｃｙ｝
ｅｎｄｗｈｉｌｅ
θｆｉｎａｌ＝ｍａｘθｌｉｋｅｌｉｈｏｏｄ（Ｘ，θ）
Ｍｆｉｎａｌ＝ｕｐｄａｔｅ（Ｍｉ，θｆｉｎａｌ，ｂ）｛ＦｉｎａｌＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ
ｍｏｄｅｌ｝
４．２　模型应用

冰形预测仍选择为 ＮＡＣＡ００１２翼型，考虑方
法研究的目的，这里只选取参数为迎角与飞行速

度，进行两参数的 ＰＯＤ冰型预测，该方法同样可
以扩展到多更多参数的应用中。分别选取了迎角

为０°、１°、２°、３°和 ４°和飞行速度为 ９０、１００、１１０、
１２０和１３０ｍ／ｓ的结冰冰型作为样本集进行研究
（Ｍ＝２５）。该算例选取的计算条件见表５。

利用本文１．２节介绍的法进行了 ＰＯＤ分析，
并分别采用传统 Ｋｒｉｇｉｎｇ与 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型进
行预测。选取迎角为 ２．５°，飞行速度为 １１５ｍ／ｓ
的非样本点进行模型对比，最终的 ＰＯＤ预测与
ＣＦＤ的计算结果对比如图 １０所示。从图中可以
看出，ＰＯＤ的预测结果与 ＣＦＤ结果基本一致，不同
插值模型的预测结果也比较类似，采用 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇ
ｉｎｇ模型对于结冰冰型的粗糙度（非均匀性）预测
未有很明显改善，为了改善预测精度，更好地发挥

ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型特点，选择在趋势模型中引入更
高阶项，建立 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ高阶模型可以发现对于
冰型预测相比于低阶的 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型预测结
果精度有了较大改善，尤其对于结冰极限位置的预

测相较于其他模型精度明显提高，表明了 Ｂｌｉｎｄ
Ｋｒｉｇｉｎｇ模型对于复杂冰型预测有着较好的适应
性，尤其采用高阶模型能更好的发挥其先进性。

表 ５　计算状态

Ｔａｂｌｅ５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

计算状态 数值

ＬＷＣ／（ｇ·ｍ－３） １

ＭＶＤ／μｍ ２０

环境压力／Ｐａ １０１３２５

结冰温度／Ｋ ２６３．１５

结冰时间／ｓ ３６０

９３０１
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图 １０　冰形预测结果对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｃｅｓｈａｐｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

５　结　论

本文建立了一种基于 ＰＯＤ和 Ｋｒｉｇｉｎｇ插值方
法的降阶模型，利用 ＣＦＤ数值模拟的冰形结果作
为样本来源，考虑了飞行迎角、飞行速度以及结冰

温度的等多种物理参数对冰形影响，先后完成了

单参数、两参数以及五参数情形下的翼型结冰冰

形快速预测，得到：

１）通过对 ＰＯＤ预测结果与 ＣＦＤ结果进行对
比可知：降阶模型可以得到较好的冰形预测效果，

只是在冰角附近及结冰极限位置预测结果有细微

的差别，表明该方法应用于翼型结冰冰形的预测

是准确、可行的。

２）利用贝叶斯框架下的 ＢｌｉｎｄＫｒｉｇｉｎｇ模型
进行数据插值虽然需要更多的时间完成模型建

立，但可以改善降阶模型的精度，可以取得更为理

想的冰形预测效果。

３）虽然样本的取得需要一定的计算时间，但
是降阶模型建立完成之后，便能够快速、准确地预

测一定范围内任意状态的冰形。

４）本文方法对涉及大参数研究的应用极具
价值，如果预先计算足够的快照，则通过构建

ＰＯＤ／Ｋｒｉｇｉｎｇ逼近而不是使用全部的 ＣＦＤ解决方
案来进行参数研究可以很容易节省大量时间。这

为结冰试飞认证等工程应用提供了一种有效可行

的方法，同时该方法可以推广应用至翼型设计阶

段，对于容冰设计中的翼型结冰影响分析以及容

冰优化设计是一种可靠准确的预测手段。
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基于 ＭＢＳＥ的民用飞机功能架构设计方法
梅芊１，黄丹１，，卢艺２

（１．上海交通大学 航空航天学院，上海 ２００２４０；　２．上海交通大学 电子信息与电气工程学院，上海 ２００２４０）

　　摘　　　要：基于模型的系统工程（ＭＢＳＥ）理论越来越广泛地应用于民用飞机设计与功
能需求分析领域。研究起始于基于用户需求的自顶向下的民机系统产品顶层用例，辨识相关

关键子用例，进一步基于对象用例展开“需求—功能分析”，构建黑盒活动图、顺序图表达实现

相关飞机级需求的黑盒功能流，从而明确系统接口和辨识子系统，构建经验证可靠的可进行逻

辑仿真的黑盒状态机。在黑盒功能架构的基础上驱动基于人机交互系统模型仿真的民机功能

架构“正向设计”过程，对黑盒进行解白，基于建模分析和数值仿真结果，构建实现相关飞机级

需求的系统功能白盒架构的“正向设计”。为充分演示上述方法，选择了对民用飞机产品安全

性具有关键影响的最后进近着陆场景用例作为案例模型。研究表明，基于 ＭＢＳＥ的民用飞机
功能架构设计方法充分保证了需求分析和功能架构设计的紧密结合，正向构建了以满足民机

产品需求为导向的结构化系统设计方法。

关　键　词：系统工程；基于模型的系统工程（ＭＢＳＥ）；民机系统；需求分析；人机系统
中图分类号：Ｖ３７
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５１０４２１０

　　民机系统是一个涉及多学科，多领域的高度
复杂系统

［１］
。传统的民机功能需求分析是基于

文档管理的，由设计师人工链接设计结果与需求

之间的关系，如果需求没有得到满足则需要重新

返工，迭代开发时间长，成本高昂
［２］
。

２００７年，国际系统工程协会（Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ
ＣｏｕｎｃｉｌｏｎＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＩＮＣＯＳＥ）给出了
ＭＢＳＥ的定义［３］

：基于模型的系统工程（Ｍｏｄｅｌ
ＢａｓｅｄＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＭＢＳＥ）理论用于支持
系统需求捕获、设计、分析和验证活动，这些活动

从概念设计阶段开始，一直延续至整个系统开发

及后续生命周期阶段
［４］
。

近年来，ＭＢＳＥ理论在系统工程领域得到越
来越广泛的关注和应用。美国国家航空航天局

（ＮＡＳＡ）、空客和波音均已在多个项目中成功应
用了 ＭＢＳＥ方法［５］

。ＩＢＭ公司基于 ＭＢＳＥ方法开

发出载有需求分析模块的 Ｒｈａｐｓｏｄｙ软件，得到广
泛应用

［６］
。ＭＥＬ（ＭｉｃｈｉｇａｎＥｘｐｌｏｒａｔｉｏｎＬａｂ）实验

室成功使用ＭＢＳＥ和ＳｙｓＭＬ对标准立方体卫星进
行建模，并应用于实际的立方体卫星任务中

［７］
。

Ｐｅｒｅｚ［８］将 ＭＢＳＥ理论成功应用到风险信息设计
中。Ｆｕｓａｒｏ等［９］

基于 ＭＢＳＥ开发了有效的超高音
速轨道交通系统。国内张绍杰等

［５］
结合民机设

计通用规范，提出了一种基于模型的系统工程对

飞机安全关键系统进行分析和设计的方法。傅有

光等
［１０］
基于 ＭＢＳＥ理论在达索 Ｖ６的环境平台验

证了两型雷达研发的完整过程，全面实现了由传

统基于文档的研发模式向基于模型的 ＭＢＳＥ研发
模式转变。

本文引入 ＭＢＳＥ理论开展民用飞机设计方法
研究。研究起始于基于用户需求的自顶向下的民

机系统产品顶层用例，基于关键子对象用例展开

qwqw
图章
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　第 ５期 梅芊，等：基于 ＭＢＳＥ的民用飞机功能架构设计方法

“需求—功能分析”，进一步构建可进行逻辑仿真

的黑盒状态机。在黑盒功能架构的基础上驱动基

于人机交互系统模型的民机功能架构“正向设

计”过程。对黑盒进行解白，基于建模分析和数

值仿真结果，构建实现相关飞机级需求的系统功

能白盒架构的“正向设计”。研究表明基于 ＭＢＳＥ
的民用飞机功能架构设计方法可以充分保证需求

分析和功能架构设计的紧密结合。

１　ＭＢＳＥ理论概述与民机系统功能
需求分析实例

　　本文展开基于 ＭＢＳＥ的民机系统功能需求分
析工作。从用例出发，进行 ＭＢＳＥ方法和 ＳｙｓＭＬ
模型的实例分析。

１．１　ＭＢＳＥ方法概述
ＨａｒｍｏｎｙＳＥ（ＨａｒｍｏｎｙｆｏｒＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒ

ｉｎｇ）是 ＭＢＳＥ方法中的一种。ＨａｒｍｏｎｙＳＥ的系统
工程工作流是增量迭代式的周期活动流，它可分

为需求分析、系统功能分析和设计综合 ３个设计

阶段：

１）需求分析［１１］
。此阶段是将初始用户需求

转化为系统需求初稿，同时定义系统用例详细描

述系统的行为。

２）系统功能分析［１２］
。此阶段的重点是把系

统功能性需求转化为一个连贯的系统功能描述。

该阶段将系统功能性需求转化为一个可执行模

型，通过 ３个 ＳｙｓＭＬ图形（活动图、顺序图、状态
机）来展现用例模型的内容。

３）设计综合［１３］
。此阶段分为 ２个大的子阶

段：架构分析与架构设计阶段。架构分析阶段是

通过一系列的系统评估分析，确定最佳的解决方

案。架构设计阶段是分配功能性和非功能性需求

到架构结构中，将系统功能分析阶段的“黑盒”模

型逐渐转变为“白盒”模型。

图１为 Ｒａｔｉｏｎａｌ集成系统开发流程 Ｈａｒｍｏｎｙ
图。Ｖ模型的左边是在设计前期，模型自顶向下
推动后续设计的进展，Ｖ模型的右边是在设计后
期自底向上对系统进行验证与测试

［１４］
。

图 １　Ｒａｔｉｏｎａｌ集成系统开发流程 Ｈａｒｍｏｎｙ图

Ｆｉｇ．１　ＨａｒｍｏｎｙｄｉａｇｒａｍｏｆＲａｔｉｏｎａｌｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｙｓｔｅｍｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｐｒｏｃｅｓｓ

１．２　基于用例的民机飞机级需求分析
ＭＢＳＥ方法从导入用户的原始需求出发，形

成系统顶层用例模型
［１５］
。随后对系统顶层需求

进行捕获和分解得到系统子用例。国际民用航空

组织（ｔｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＯｒｇａｎｉｚａｔｉｏｎ，
ＩＣＡＯ）年度安全性报告显示［１６］

，最后进近着陆阶

段是事故率高发时期。图２为民机系统最后进近
着陆场景顶层用例模型。图中，矩形表示系统边

界，系统内部椭圆表示系统具有的一个功能即用

例，“人形”图标表示系统与外界的交互。控制飞

机完成最后进近着陆飞行任务，其中用例为完成

最后进近着陆任务，外部使用者为飞机本身。民

机系统可以接受通信导航信息，用例为接受通信

信息，外部使用者为地面站。飞机系统可以接受

执行控制操作，用例为执行控制操作，外部使用者

为飞行员。

３４０１
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在完成最后进近着陆任务、接受通信信息和

执行控制操作３个用例中，完成最后进近着陆任
务是用户基于典型场景对飞机系统提出的首要需

要，即完成最后进近着陆任务的颗粒度最大，优先

级最高。对于优先级高的用例继续分解细分，可

分为完成起始进近，完成五边进近，完成着陆或复

飞３个二级子用例如图３所示。
图４将事故率最高的着陆或复飞子用例进一

步划分为 ３层子用例，包括调定速度、调整高度、
着陆滑行和复飞４个三级子用例。

图 ２　民机系统最后进近着陆场景顶层用例模型

Ｆｉｇ．２　Ｔｏｐｌｅｖｅｌｕｓｅｃａｓｅｍｏｄｅｌｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｉｎ

ｆｉｎａｌａｐｐｒｏａｃｈａｎｄｌａｎｄｉｎｇｓｃｅｎａｒｉｏ

图 ３　民机系统二级子用例

Ｆｉｇ．３　Ｓｅｃｏｎｄｌｅｖｅｌｓｕｂｕｓｅｃａｓｅｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ

图 ４　民机系统三级子用例

Ｆｉｇ．４　Ｔｈｉｒｄｌｅｖｅｌｓｕｂｕｓｅｃａｓｅｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ

１．３　基于流图的系统黑盒功能架构辨识
在功能分析阶段，形成能描述系统功能及其

相互影响的一系列模型，即把在前面需求分析阶

段确认的用例翻译成一个可执行模型。模型和相

关需求由模型的执行来验证，主要包括活动图、顺

序图和状态机。其中活动图用于规定功能之间的

逻辑关系，描述工作流或是分解执行流到一系列

的活动和子活动中的运算法则。图５为最后进近
着陆过程的黑盒活动图

［１７］
。

由图５的最后进近着陆过程黑盒活动图，抽
象出调定速度顺序图如图６所示。其他活动的顺
序图也可同理得到此处不再赘述。顺序图是由伴

随角色和模块的垂直生命线，以及这些实体在一

段时期内所形成的有顺序的系列信息构成
［１８］
。

顺序图可以清晰地展现出系统与外界的交互内

容，在顺序图基础上可以产生系统功能的基本操

作、交互事件以及接口等。

图 ５　最后进近着陆过程黑盒活动图［１７］

Ｆｉｇ．５　Ｂｌａｃｋｂｏｘａｃｔｉｖｉｔｙｄｉａｇｒａｍｏｆｆｉｎａｌａｐｐｒｏａｃｈａｎｄ

ｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ［１７］

１．４　基于接口的系统级功能需求捕获
汇总以上具体用例中得到的需求分析，通过

将相似需求的功能进行归类，得到民机子系统划

分表，如表１所示。
１．５　基于 ＭＢＳＥ仿真的飞机级需求确认
１．５．１　基于用例———需求矩阵的需求完整性确认

本节将对 １．２～１．４节得到的民机系统最后
进近着陆过程的需求进行追溯和确认。需求追溯

的过程是检查设计的系统是否满足用户需要，

Ｒｈａｐｓｏｄｙ软件中 ｇａｔｅｗａｙ插件可以实现需求的追
溯

［１９］
。图７为Ｒｈａｐｓｏｄｙ需求确认矩阵，可以将

４４０１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 梅芊，等：基于 ＭＢＳＥ的民用飞机功能架构设计方法

图 ６　调定速度用例顺序图

Ｆｉｇ．６　Ｓｅｑｕｅｎｃｅｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｔｓｐｅｅｄｕｓｅｃａｓｅ

表 １　子系统划分

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｕｂｓｙｓｔｅｍｐａｒｔｉｔｉｏｎ

具体功能 子系统

监控速度

监控高度

监控下降率

接受指令

报告飞行状态信息

监控子系统

调整速度

保持速度

刹车

慢车反推

油门控制子系统

调整滚转平衡

调整滚转角

调节下降率

保持下降率

复飞

舵面调节子系统

襟翼收放 襟翼系统

感知飞行状态信息

沿下滑道下滑

对准跑道

生成预测航迹

调定速度

调整下降率

指令计算子系统

用例和需求进行关联，确认提取的功能需求是满

足用户原始需要的。

图７中，横轴是民机系统的系统级功能需求，

图 ７　需求确认矩阵

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｃｏｎｆｉｒｍａｔｉｏｎｍａｔｒｉｘ

纵轴是用户原始需求。在需求确认矩阵中，添加

能满足用户需求的对应系统级功能需求与用户需

求之间的关系，图中展示的４条用户需求：完成最
后进近着陆任务、接受通信信息、执行控制操作与

飞行安全管理均被关联。表明设计的系统是满足

用户原始需求的，需求得到追溯。

１．５．２　基于黑盒状态机仿真的飞机级需求正确
性确认

　　使用 Ｒｈａｐｓｏｄｙ软件绘制民机系统的状态机
图如图８所示［１１］

。状态机描述了系统的状态行

为、分析活动图、顺序图以及列出的子系统划分

表，得到系统的状态变换描述。首先民机通信系

统收到最后进近着陆指令，经指令计算系统计算，

飞机沿下滑道下滑。飞机同时发出调整速度、调

下降率和调高的指令。接下来分别进入相应的子

系统执行系统功能直至飞行任务完成。

状态机的运行结果是检验系统设计是否符合

需求的重要手段。在状态机模型中，红色方框代

表外部触发事件，当且仅当触发事件发生时，状态

机才会向下执行。黄色方框（［ｍｅ＞ｉｓ］）代表不
同的任务场景，状态机执行到此处时，通过系统不

同场景的选择执行不同支路。蓝色的矩形（如图８
中的 Ｄｒｉｖｅ＿Ｓｔｅｅｒ＿Ｅｎｇｉｎｅｔｏｐｉｌｏｔｓ）表示外部系统参
与的事件，即仅当外部系统作用时才会触发。粉色

框图代表系统当前所处的状态。如图 ８所示的状
态机中，触发事件 Ｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ生成后，状态机即向
下执行，当状态机执行到分支场景时，将通过飞行

状态判断执行相应支路。图 ８中系统进入着陆过
程的刹车与反推阶段，最终完成典型飞行场景任务

流程。功能逻辑设计合理，用户期望的飞机完成最

后进近着陆典型飞行场景的需求得以完整实现。

５４０１
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图 ８　最后进近着陆过程状态机图［１１］

Ｆｉｇ．８　Ｓｔａｔｅｍａｃｈｉｎｅｄｉａｇｒａｍｉｎｆｉｎａｌ

ａｐｐｒｏａｃｈａｎｄｌａｎｄｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ［１１］

２　基于人机交互系统建模的民机功
能白盒架构设计

　　设计综合的目标是整合功能分析阶段的模型
元素，设计系统架构

［１１］
。由于本文选取的机型

Ｂｏｅｉｎｇ７４７系统架构已成熟，因此在设计综合阶
段主要的工作是对已形成的功能进行分析，对需

求进行追溯与确认工作，将系统功能分析阶段的

“黑盒”模型逐渐转变为“白盒”模型。

２．１　基于认知架构的人机交互系统开发
本节基于 ＨａｒｍｏｎｙＳＥ的民用飞机功能架构

的“正向设计”过程，搭建基于认知架构的人机系

统模型验证功能设计过程面向功能需求的可追溯

性与合理性。开发人机系统的直接目的是根据各

种机型以及人机环参数下的多种飞行条件快速实

现基于各种飞行场景的飞行任务。人机交互系统

快速自动产生的飞行数据经与在高仿真驾驶舱中

真实机组执行相同的飞行任务产生的飞行数据的

比较，经验证是可靠且全面的。人机交互系统可

以用于描述在各种飞行条件下飞行任务与机组干

预、工作负荷分配和异常事件的处置程序等因素

之间的动态关系与适应性。

人机交互系统中的飞机模型基于六自由度飞

机模型搭建。飞机在空中的运动可看成具有六自

由度的刚体，其中包括以牛顿第二定律为基础的

３个平动向量和以欧拉方程为基础的 ３个转动向
量。在仿真中，基于波音 ７４７４００系列飞机动力
学模型

［２０］
的机身参数、气动力系数和气动力矩系

数等相关参数进行实验。相关飞机参数的设置如

表２～表 ４所示。表 ３中，ＣＬ０、ＣＬ＿α、ＣＬ＿ａｄｏｔ、ＣＬ＿ｑ、
ＣＬ＿ｄｅ分别为零升系数、升力线斜率、升力对迎角变
化率的导数、升力对俯仰角速度的导数和升力对

升降舵偏角的导数，ＣＤｏ和 ＣＤ＿α分别为零升阻力系
数和阻力对迎角变化率的导数，侧力系数 ＣＹ＿ｂｅｔａ、
ＣＹ＿ｐ和 ＣＹ＿ｄｒ分别为侧力对侧滑角的导数、侧力对
滚转角速度的导数和侧力对方向舵偏角的导数。

表４中，Ｃｌ＿ｒ为滚转力矩系数对偏航角速度的导
数；ＣＮ＿ｒ为偏航（方向）力矩系数对无量纲偏航角
速度的导数。

系统中的模拟飞行员认知模型可分为３个模
块：飞行状态信息获取、决策和控制

［２１］
。

１）飞行状态信息获取模块：指飞行员的情景
意识，即在飞行中对周围环境信息以及飞行动态

的即时感知过程。

通过串行自终止搜索模型（ＳＳＴＳ）［２２］得到
Ｎ个仪器的搜索时间 ＳＴ与 Ｎ成正比：

表 ２　波音 ７４７４００机身参数

Ｔａｂｌｅ２Ｂｏｅｉｎｇ７４７４００ａｉｒｃｒａｆｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值

翼展 ｃ／ｍ ５９．７４

翼展 ｂ／ｍ ８．３２

参考面积 ｓ／ｍ２ ５１０．９７

起飞质量 ｍ／ｋｇ ２８８７７５

最大推力 Ｔ／ｋｇ４ ２８８０３

Ｉｘ ２４６７５８８７

Ｉｙ ４４８７７５７４

转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） Ｉｚ ６７３８４１５２

Ｉｘｚ １３１５１４３

表 ３　波音 ７４７４００气动力系数

Ｔａｂｌｅ３　Ｂｏｅｉｎｇ７４７４００ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

参数 数值

升力系数

ＣＬ０ ０．２１
ＣＬ＿α ４．４０
ＣＬ＿ａｄｏｔ ７．０
ＣＬ＿ｑ ６．６
ＣＬ＿ｄｅ ０．３２

阻力系数
ＣＤ０ ０．０１６４
ＣＤ＿α ０．２

侧力系数

ＣＹ＿ｂｅｔａ －０．９
ＣＹ＿ｐ ０
ＣＹ＿ｄｒ ０．１２

６４０１
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表 ４　波音 ７４７４００气动力矩系数

Ｔａｂｌｅ４　Ｂｏｅｉｎｇ７４７４００ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｍｅｎｔ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

参数 数值

滚转力矩 ｌ

Ｃｌ＿ｂｅｔａ －０．１６
Ｃｌ＿ｐ －０．３４
Ｃｌ＿ｒ ０．１３
Ｃｌ＿ｄａ －０．０１３
Ｃｌ＿ｄｒ ０．００８

俯仰力矩 Ｍ

ＣＭ０ ０
ＣＭ＿ａ －１．０
ＣＭ＿ａｄｏｔ －４
ＣＭ＿ｑ －２０．５
ＣＭ＿ｄｅ －１．３

偏航力矩 Ｎ

ＣＮ＿ｂｅｔａ ０．１６
ＣＮ＿ｐ －０．０２６
ＣＮ＿ｒ －０．２８０
ＣＮ＿ｄａ －０．００１８
ＣＮ＿ｄｒ －０．１

ＳＴ ＝ａｐ＋ｂＮ （１）
式中：ａｐ为在一个信息搜索过程中的固有时间；ｂ
为单个仪器的搜索时间，它随着仪器的不同而变

化。在此飞行员模型中，定义变量 ＳＴ等于在信息
获取阶段的认知时延。

２）决策模块：指飞行员获得信息感知模块得
到的信息后，根据飞行经验等对目前的飞行状况

做出评估与预测，并生成一组可执行的预期操作

程序。

反应时间可以由 ＨｉｃｋＨｙｍａｎｌａｗ定理［２３］
测

量，它与该模块中包含的信息量成正比：

ＲＴ ＝ａ＋ｂＨ （２）
式中：ａ为与不确定性降低无关的时延总和；Ｈ是
由式（３）计算出的平均信息量：

Ｈ＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ｐｉ ｌｂ

１
Ｐ( )( )
ｉ

（３）

其中：Ｐｉ为在飞行中第 ｉ个信息出现的概率，所有
信息出现的概率总和为１。

３）控制模块：指飞行员在决策模块得到一组
预期的操作程序后，执行程序的结果。通常控制

模块包括油门的加减、升降舵的偏转和起落架收

放等动作。

控制模块的时延与操作精度的关系可以用速

度精度操作特性（ＳＡＯＣ）［２４］表示：

ｌｇｐ（ｔｒｕｅ）
ｐ（ｆａｌｓｅ( )）∝ Ｔｄｅｌａｙ （４）

式中：ｐ（ｔｒｕｅ）＋ｐ（ｆａｌｓｅ）＝１，操作精度用随机变
量的形式表示；Ｔｄｅｌａｙ为控制模块的时延。若设升
降舵操作精度为９９％，可得
δｅａｃ ＝δｅｅｘｒａｎｄｏｍ（０．９９，１．０１） （５）

其中：δｅａｃ为升降舵的实际操作量；δｅｅｘ为升降舵
的期望操作量。模拟飞行员认知过程模型如图 ９
所示。结合飞机六自由度模型实现人机交互系统

开发平台。

图 ９　模拟飞行员模型框架

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｐｉｌｏｔｍｏｄｅｌｆｒａｍｅｗｏｒｋ

人机交互系统采用 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ和 Ｃ＃
混合编程方法搭建。其中在 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ
中实现飞机的非线性动力学模型，该模型会根据

舵面和油门的控制量输入解算出飞机状态量的变

化，并能外接自动控制器进行联合数值仿真。在

Ｃ＃中主要完成座舱系统显示平台的界面设计以
及功能划分等工作。模型中自动控制器控制的操

作机理可类似于飞行员对飞机的操作，即用于纵向

控制的升降舵，油门杆和用于横向／舵向控制的方
向舵和副翼。系统针对座舱系统中自动驾驶仪的

高度保持、俯仰姿态保持和速度保持 ３种控制，在
ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ中设计了相应的自动控制器。

统计数据显示最后进近着陆阶段是飞行事故

的高发阶段，本文针对最后进近着陆阶段典型飞

行场景用例进行详细分析，并在民机系统的功能

需求分析中进行迭代，形成较为完整的需求分析

结果。

２．２　基于典型飞行场景仿真的功能黑盒解白
选取如图１０所示的最后进近着陆阶段典型

图 １０　最后进近着陆阶段典型飞行场景

Ｆｉｇ．１０　Ｔｙｐｉｃａｌｆｌｉｇｈｔｓｃｅｎａｒｉｏｏｆｆｉｎａｌ

ａｐｐｒｏａｃｈａｎｄｌａｎｄｉｎｇｐｈａｓｅ
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飞行场景，将着陆过程细分为飞机沿下滑道直线

下滑、拉平飘落、滑行停车阶段。

截取图５黑盒活动图中正常进近着陆的部分
进行相关从 ＭＢＳＥ方法对应到相关人机系统设计
的叙述。图１１为基于 ＭＢＳＥ的民用飞机功能需
求方法中正常进近着陆包含的主要活动产生的需

求映射到相应的控制器设计过程演示图。

基于 ＭＢＳＥ分析得到的活动图，在最后进近
着陆阶段，有调定速度、调下降率和调高的３个基
本需求。将需求反应到人机系统的实际建模中，

本文设计了速度保持控制器、俯仰姿态保持控制

器和高度保持控制器以实现相关调速、调高以及

调整俯仰姿态需求的功能黑盒解白。

１）速度保持控制器：本文设计的速度保持控
制器控制律为

ΔδＴ ＝
ＫＶ
Ｔｅｓ
＋Ｋ( )Ｖ （ΔＶ－ΔＶｃ）－Ｋａａａｃ （６）

式中：ＫＶ为速度环比例系数；ΔＶｃ为平衡点处的
飞机空速；ΔＶ为飞机实际空速；ａａｃ为飞机实际加
速度；Ｋａ为加速度反馈系数；Ｔｅ为积分环节时间
常数。

图 １１　需求映射到控制器演示图

Ｆｉｇ．１１　Ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｉｏｎｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ

ｍａｐｐｅｄｔｏｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

２）俯仰姿态保持控制器：针对下降率的调节
与保持需求，系统中设计了俯仰姿态控制器。比

例积分控制器是目前工程中最广泛使用的姿态
控制器

［２５］
。系统设计的俯仰姿态保持控制器控

制律为

Δδｅ ＝
Ｋθ
Ｔｅｓ
＋Ｋ( )θ （Δθ－Δθｃ）＋Ｋθ·Δθ· （７）

式中：Ｋθ为俯仰角比例环节系数；Δθｃ为平衡点处
的俯仰角；Δθ为飞机实际俯仰角；Ｋθ·为俯仰角速

度反馈环节系数；Δθ
·

为俯仰角速度，即 ｑ。
３）高度保持控制器：高度保持控制器是以俯

仰姿态保持控制器为内环，在外环加一层对高度

的比例积分控制器实现的［２５］
。高度保持控制器

控制律为

Δδｅ ＝
Ｋｈ
Ｔｅｓ
＋Ｋ( )ｈ （Δｈ－Δｈｃ）－

　　 Ｋθ
Ｔｅｓ
＋Ｋ( )θ Δθ－Ｋθ·Δθ· （８）

式中：Ｋｈ为高度环比例系数；Δｈｃ为平衡点处的
飞行高度；Δｈ为飞机实际飞行高度。

基于最后进近着陆阶段的典型飞行场景，在

人机模拟座舱系统中分布配置不同的飞行员操作

时延以及升降舵和油门控制精度快速进行仿真模

拟实验。基础实验以及对照实验的设置方法如

表５所示，ＴＳＡ为系统模拟飞行员认知阶段飞行状
态获取时延，ＴＭＤ为系统模拟飞行员认知阶段决策
时延，ＴＡＣ为系统模拟飞行员认知阶段控制时延。
其中飞行员操作时延的设置是依据相关文献及

表 ５　基础实验及对照实验仿真方法

Ｔａｂｌｅ５　Ｂａｓｉｃｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

实验组别 参数设置

基础实验

时延：ＴＳＡ～Ｕ（０，１），

ＴＭＤ～Ｎ（１，１），ＴＡＣ～Ｔ（１，２）

升降舵控制精度 ＩδＥ和油门控制精度 ＩδＴ：

ＩδＥ～ＲａｎｄｏｍＩｎｔｅｇｅｒ（１，５）

ＩδＴ＝Ｕ（１／５０，１／１０）

高度控制灵敏度：Ｄｓ＝９９％

对照实验１

时延：ＴＳＡ～Ｕ（１，２），ＴＭＤ～Ｎ（２，１），

ＴＡＣ～Ｔ（２，３）

其他参数设置与基础实验相同

对照实验２

控制精度：

ＩδＥ～ＲａｎｄｏｍＩｎｔｅｇｅｒ（１，１０）

ＩδＴ＝Ｕ（１／５０，１／５）

其他参数设置与基础实验相同

８４０１
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　第 ５期 梅芊，等：基于 ＭＢＳＥ的民用飞机功能架构设计方法

飞行经验设置的，具体设置方法本文不进行

赘述
［２１］
。

每组仿真实验进行 １０００次，每组实验中选
取１０００次飞行轨迹的中线。３组实验得到的飞
行轨迹中线图如图１２所示（１ｆｔ＝０．３０４８ｍ）。

根据仿真产生的最后进近着陆阶段飞行数

据，本文选取基础实验组中一次典型飞行任务中

起始进近指令开始点，离地 ５００ｆｔ高度点，最后离
地１００ｆｔ高度点以及接地点的飞行状态数据进行
分析。模拟飞行状态轨迹中飞行状态信息的变化

直观体现了通过白盒仿真实现解白飞机级功能架

构的黑盒过程。

图 １２　模拟飞机轨迹

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄａｉｒｃｒａｆｔｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

１）起始进近点：起始进近高度ｈ＝１０００．００ｍ，
空速 ｖ＝１００．００ｍ／ｓ，飞机平飞，迎角 α＝０，期望
飞行下滑道平面倾斜坡度 －１∶２９，升降舵操纵量
δＥ＝０，油门操纵量 δＴ＝０．３。

２）离地５００ｆｔ高度点：飞行高度ｈ＝１５２．４０ｍ，
空速 ｖ＝７６．９１ｍ／ｓ，飞机迎角 α＝０．０５６ｒａｄ，δＥ＝
２，δＴ＝０．０５。

３）离地１００ｆｔ高度点：飞行高度ｈ＝３０．４８ｍ，
空速 ｖ＝７２．５２ｍ／ｓ，飞机迎角 α＝０．０２４ｒａｄ，δＥ＝
９，δＴ＝０．０５。

４）接地点：飞行高度 ｈ＝０ｍ，空速 ｖ＝
７０．９２ｍ／ｓ，飞机迎角 α＝０．０２７ｒａｄ，δＥ ＝１６，δＴ＝
０．２１。

通过对比基础实验与受控实验结果，可以得

出飞行员对飞机精确，及时操作对于飞行安全具

有重要意义。图５黑盒活动图设计的合理性在仿
真系统中得到了验证。本节在已经获得的黑盒功

能架构的基础驱动基于人机系统模型仿真的民用

飞机功能架构的“正向设计”过程，对黑盒进行解

白，基于建模分析和数值仿真结果，构建实现相关

飞机级需求的系统功能白盒架构的“正向设计”。

同时通过人机系统基于飞行任务产生的飞行数据

验证了基于模型的民用飞机功能需求方法研究的

有效性与合理性。经过人机系统模型的真实模拟

飞行验证，基于模型的民用飞机功能需求方法是

行之有效的系统设计方法，符合系统设计需求分

析方法与实际飞行任务的需求。

３　结　论

本文将 ＭＢＳＥ理论应用在民用飞机功能结构
研究中，得到了民机系统最后进近着陆场景的飞

机系统级功能需求，飞机系统功能架构以及描述

最后进近着陆过程的图形化模型，并通过人机系

统仿真验证了功能设计过程面向功能需求的合理

性。本文的主要研究工作有：

１）引入 ＭＢＳＥ理论开展民用飞机功能设计
方法研究，该方法起始于基于用户需求的自顶向

下的民机系统产品顶层用例，辨识相关关键子用

例，进一步基于对象用例展开“需求—功能分

析”，构建黑盒活动图、顺序图表达实现相关飞机

级需求的黑盒功能流，从而明确系统接口和辨识

子系统，构建可进行逻辑仿真的黑盒状态机，结合

“用例—需求矩阵”验证系统级功能架构所捕获

的需求的完整性和正确性。

２）基于黑盒功能架构驱动基于人机交互系
统模型仿真的民用飞机功能架构的“正向设计”

过程，对黑盒进行解白，基于建模分析和数值仿真

结果，构建实现相关飞机级需求的系统功能白盒

架构的“正向设计”。

３）相比传统研究方法，本文提出的基于 ＭＢ
ＳＥ理论的民用飞机功能架构设计充分保证了需
求分析和功能架构设计的紧密结合，正向构建了

以满足民机产品需求为导向的结构化系统设计

方法。

未来的研究工作可以从以下两方面展开：

１）基于 ＭＢＳＥ理论，进行民机其他关键系统
的系统设计工作，并开展 ＳｙｓＭＬ模型与其他数值
仿真软件的集成，联合仿真等工作，进行一些产品

研发的尝试。

２）基于民用飞机高安全性要求的特殊性，进
一步展开功能失效与关键系统安全性分析的研究

工作，确保航空安全。
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ｂｏｘｂａｓｅｄｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ．Ｆｕｒｔｈｅｒｔｏｂｕｉｌｄａ“ｆｏｒｗａｒｄｄｅｓｉｇｎ”ｏｆｔｈｅ
ｓｙｓｔｅｍｆｕｎｃｔｉｏｎｗｈｉｔｅｂｏｘａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｗｈｉｃｈｒｅａｌｉｚｅｓｔｈｅｒｅｌｅｖａｎｔａｉｒｃｒａｆｔｌｅｖｅｌｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ．Ｔｈｉｓｐａｐｅｒ
ｓｅｌｅｃｔｓｔｈｅｆｉｎａｌａｐｐｒｏａｃｈａｎｄｌａｎｄｉｎｇｓｃｅｎａｒｉｏｗｈｉｃｈｈａｓａｋｅｙｅｆｆｅｃｔｏｎｔｈｅｓａｆｅｔｙｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｐｒｏｄｕｃｔｓａｓ
ａｃａｓｅｍｏｄｅｌ．ＴｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｓｈｏｗｓｔｈａｔｔｈｅＭＢＳＥｍｅｔｈｏｄｆｏｒｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｆｕｎｃｔｉｏｎａｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｆｕｌｌｙｇｕａｒａｎ
ｔｅｅｓｔｈｅｃｌｏｓｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｆｕｎｃｔｉｏｎａｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｄｅｓｉｇｎ，ａｎｄｃｏｎｓｔｒｕｃｔｓａｓｔｒｕｃ
ｔｕｒａｌｓｙｓｔｅｍｄｅｓｉｇｎｍｅｔｈｏｄｗｈｉｃｈｍｅｅｔｓｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｐｒｏｄｕｃｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｙｓｔｅｍｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ；ｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｓｙｓｔｅｍｓｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ（ＭＢＳＥ）；ｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ；ｒｅ
ｑｕｉｒｅｍｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ；ｍａｎｍａｃｈｉｎｅｓｙｓｔｅｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１２２８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０１０９１４：３８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０１０９．１０１４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＣｈｉｎｅｓｅＳｐｅｃｉａｌＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆａＬａｒｇｅＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔ（ＭＪＺ２０１６Ｓ０４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｕａｎｇｄａｎ＠ｓｊｔｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于切比雪夫混沌映射和生物识别的

身份认证方案

董晓露１，２，黎妹红１，２，，杜晔１，２，吴倩倩１，２

（１．北京交通大学 智能交通数据安全与隐私保护技术北京市重点实验室，北京 １０００４４；

２．北京交通大学 计算机与信息技术学院，北京 １０００４４）

　　摘　　　要：云计算中访问控制和安全性是两大问题，且与传统的身份认证存在一定区
别。利用切比雪夫多项式的半群特性、混沌特性，提出了一种基于切比雪夫混沌映射和生物识

别的口令认证密钥协商方案。用户和服务器首先在云服务提供商（ＣＳＰ）处进行注册，随后无
需 ＣＳＰ的参与即可完成认证，建立会话密钥。安全性分析和性能比较表明，方案满足许多安
全因素，如双向认证、用户隐私保护、多因素安全、前向安全性，即使 ＣＳＰ的主密钥被泄露，前
向安全性也能确保用户会话密钥的机密性；此外，方案还能抵抗中间人攻击、离线口令猜测攻

击和仿冒攻击等，并且支持多服务器环境中用户口令和生物特征的高效变更。

关　键　词：切比雪夫混沌映射；身份认证；密钥协商；云计算；生物识别
中图分类号：ＴＮ９１８．４
文献标识码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０１９）０５１０５２０７

　　云计算是一个新兴的计算领域，可简单理解
成提供存储、计算、各种服务和应用程序的技术。

目前主要有 ３种云服务模型：基础设施即服务
（ＩａａＳ）、平台即服务（ＰａａＳ）、软件即服务（ＳａａＳ）。

云计算有各种优势，可以实现随时随地、随需

应变地从可配置资源共享池中获取所需资源，使

管理资源的工作量和与服务提供商的交互减小到

最低限度。但随着云计算规模化和集约化的发

展，云计算也带来了许多问题：弹性机制、互操作

性、数据迁移等
［１］
。其中身份认证安全是重中之

重。用户身份认证为云服务器提供认证、授权等

功能。现有的用于云计算环境的用户认证方式存

在如重放攻击、假冒攻击、智能卡被盗攻击等安全

弱点，不能满足实际应用中的安全需求。此外，计

算复杂度较高，且不支持口令更改，有些方案仅适

用于单服务器环境
［２５］
。

基于口令的用户认证是网络上最方便的认证

机制之一。１９８１年，Ｌａｍｐｏｒｔ［６］首先提出了基于口
令的认证方案，该方案需要维护一张口令表，面临

字典攻击。１９９６年，Ｓｈｏｕｐ和 Ｒｕｂｉｎ［７］提出了一
个将智能卡用于存储密钥的模型，但该模型的单

因素认证并不安全，忽略了智能卡可能受到的风

险。２０００年，Ｈｗａｎｇ和 Ｌｉ［８］增强了使用智能卡的
认证。随后，许多基于智能卡的认证密钥协商模

型被提出。

２０１５年，Ｈｅ和 Ｗａｎｇ［９］提出了一种基于生物
识别的多服务器环境认证方案。但 Ｏｄｅｌｕ等［１０］

发现 Ｈｅ和 Ｗａｎｇ的方案［９］
易受到已知特定会话

的临时信息攻击，且在用户匿名性和密码更改阶

段存在设计缺陷。值得注意，在 Ｈｅ和 Ｏｄｅｌｕ方
案

［９１０］
中，用户与服务器的相互认证和建立会话

密钥都需要注册中心（ＲＣ）参与。而在云环境中，
需要云服务提供商（ＣＳＰ）或 ＲＣ处于离线模式，
即用户与云服务器之间的认证和密钥协商不应涉

qwqw
图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK201905024&dbname=CJFDPREP&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhdXNXaEd2Um5TT3JFMzJRRU9tVm5iTDlFU2NzOD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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及 ＣＳＰ。因此，适用于传统网络多服务器环境的
认证方案无法在云环境下直接有效地应用。

２０１６年，Ｗａｚｉｄ等［１１］
提出云中基于生物特征

识别的支持用户匿名的认证方案。但笔者发现该

方案不满足前向安全性。假设 ＣＳＰ的主密钥 Ｋ
泄露且攻击者截获了信道上的所有通信内容，则

攻击者计算可得 Ａｉ＝ｈ（Ｋ ＲＩＤｉＲＳＩＤｊ ＲＰＷｉ）

（其中 Ｋ代表云服务提供商的主密钥，ＲＩＤｉ和
ＲＰＷｉ分别为某用户 Ｕｉ经过加密后的用户身份标
识和口令；ＲＳＩＤｊ为某服务器 ＣＳｊ经过加密后的身
份标识），根据截获的 Ｍ２ 和 Ｔ１ 得 Ｎｉ＝Ｍ２ !

ｈ（ｈ（Ａｉ）Ｔ１ ＲＩＤｉ）（其中Ｍ２＝Ｎｉ!ｈ（ｈ（Ａｉ）Ｔ１ ＲＩＤｉ，
Ｎｉ为随机数，Ｔ１ 为系统时间戳），根据截获的
Ｍ５和Ｔ２得 Ｎｊ＝Ｍ５! ｈ（ｈ（Ａｉ） Ｔ２ ＲＩＤｉ）（其中
Ｍ５＝Ｎｊ! ｈ（ｈ（Ａｉ） Ｔ２ ＲＩＤｉ）；Ｎｊ为随机数；Ｔ２
为系统时间戳），最后求得先前的会话密钥 ＳＫ＝
ｈ（ｈ（Ａｉ） Ｎｉ Ｎｊ ＲＩＤｉ ＲＳＩＤｊ），存在安全风险。

同年，Ｎａｍａｓｕｄｒａ和 Ｒｏｙ［１２］基于切比雪夫混沌映
射，提出了适用于云环境的采用智能卡的双因素

认证方案。

混沌密码学因具有较低的计算复杂度和较高

的安全性而日益流行
［１２］
。受其启发，本文提出了

一种基于切比雪夫混沌映射和生物特征识别的云

中身份认证方案来解决上述问题。

１　基本理论

介绍切比雪夫混沌映射及相关的难解问题。

定义：ｎ维切比雪夫多项式为 Ｔｎ（ｘ）：［－１，
１］→［－１，１］，定义为 Ｔｎ（ｘ）＝ｃｏｓ（ｎａｒｃｃｏｓ（ｘ）），
其中ｎ为整数，ｘ为实数，且ｘ∈［－１，１］。其迭代
关系式为 Ｔ０（ｘ）＝１，Ｔ１（ｘ）＝ｘ，Ｔ２（ｘ）＝２ｘ

２－１，
Ｔｎ＋１（ｘ）＝２ｘＴｎ（ｘ）－Ｔｎ－１（ｘ）。

半群特性：

Ｔｒ（Ｔｓ（ｘ））＝Ｔｒｓ（ｘ）＝Ｔｓ（Ｔｒ（ｘ））ｍｏｄＰ
其中：ｒ和 ｓ为自然数；Ｐ为一个大素数。

离散对数问题：已知参数 ｘ和 ｙ，要找到一个
整数 ｎ使之满足 Ｔｎ（ｘ）＝ｙ几乎是不可能的。

ＤｉｆｆｉｅＨｅｌｌｍａｎ问题：已知参数 ｘ、Ｔｒ（ｘ）和
Ｔｓ（ｘ）要计算 Ｔｒｓ（ｘ）几乎是不可能的。

２　系统模型

图１展示了本方案的系统模型，主要由用户
（Ｕ）、云服务提供商（ＣＳＰ）、云服务器（ＣＳ）三者
构成。假设用户 Ｕｉ想访问云服务，首先 Ｕｉ需要
在ＣＳＰ处进行注册。同理，若ＣＳ想为用户提供

图 １　系统模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌ

云服务，也需要先在ＣＳＰ上注册。当Ｕｉ和其想访
问的云服务 ＣＳｊ都已在 ＣＳＰ处注册时，Ｕｉ可以直
接向 ＣＳｊ发出访问请求，双方通过本文提出的方
案进行身份认证并建立会话密钥以保护通信

内容。

３　认证方案描述

本节将对基于切比雪夫混沌映射和生物特征

识别的新型身份认证方案进行详细阐述。本方案

中，Ｕ和 ＣＳ都需要先在 ＣＳＰ上进行注册，以满足
访问云服务或提供云服务的条件，并使用模糊提

取技术来实现用户生物特征的采集
［１３］
。该技术

可以从生物特征中提取出重构用户生物特征所需

要的冗余信息，无需存储生物特征模板本身，为利

用生物特征进行身份认证提供了便利。表１列出
了方案用到的部分符号及其含义。

模糊提取器主要包括生成函数 Ｇｅｎ（）和重构
函数 Ｒｅｐ（）。Ｇｅｎ（）是一个概率性生成函数，当
用户输入生物特征 ＢＩＯｉ时，函数会相应生成一个
长 度为ｍ的随机提取的字符串作为生物特征

表 １　符号及其含义

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｏｔａｔｉｏｎａｎｄｄｅｓｃｒｉｐｔｉｏｎ

符号 含义

ＩＤｉ 用户 Ｕｉ的身份标识

ＰＷｉ 用户 Ｕｉ的口令

ＳＩＤｊ 服务器 ＣＳｊ的身份标识

Ｇｅｎ（） 模糊提取生成函数

Ｒｅｐ（） 模糊提取重构函数

ＢＩＯｉ 用户 Ｕｉ的生物特征

ｂｉ 用户 Ｕｉ的生物特征密钥

αｉ 公共重构参数

ａ 事先设定的容错阈值

ｈ（） 单向哈希函数

Ｔ１，Ｔ２，Ｔ３ 系统时间戳

ΔＴ 最大通信时延

‖ 连接

!

异或运算
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密钥 ｂｉ∈｛０，１｝
ｍ
及一个公共重构参数 αｉ作为辅

助字符串，即 Ｇｅｎ（ＢＩＯｉ）＝（ｂｉ，αｉ）。Ｒｅｐ（）是一
个确定性重构函数，可以根据输入的生物特征

ＢＩＯ′ｉ和相应的辅助字符串 αｉ来重构生物特征密
钥 ｂｉ，即 Ｒｅｐ（ＢＩＯ′ｉ，αｉ）＝ｂｉ，同时使 ＢＩＯｉ和 ＢＩＯ′ｉ
之间的汉明距离小于事先定义的容错阈值 ａ。当
Ｇｅｎ（）和 Ｒｅｐ（）在多项式时间内运行，模糊提取
非常高效。并且若不借助原有的生物特征 ＢＩＯｉ，
单依靠辅助字符串 αｉ是无法通过计算来重构生

物特征密钥 ｂｉ的
［６］
。

模糊提取器允许输入拥有一定的噪声，较好

地解决了生物特征模糊性和密码体制精确性之间

的矛盾，有效克服了传统的基于模板匹配的生物

特征识别系统中，模板数据泄露或丢失后带来的

重放攻击问题。同时，本方案假设云环境中的所

有实体的时钟同步，可以使用时间戳来抵抗重放

攻击。以下详细讨论本方案的不同阶段。

３．１　注册模块
假设某用户 Ｕｉ想访问某云服务器 ＣＳｊ，则 Ｕｉ

和 ＣＳｊ需要先在 ＣＳＰ处完成注册。注册流程具体
描述如下：

１）Ｕｉ选择自己的 ＩＤｉ和 ＰＷｉ，并选择一个随

机数 ｎｉ，通过计算 ＲＩＤｉ＝ｈ（ＩＤｉ ｎｉ）和 ＲＰＷｉ＝
ｈ（ＰＷｉ ｎｉ）对 ＩＤｉ和 ＰＷｉ进行保护。接着 Ｕｉ将
自己的生物特征 ＢＩＯｉ输入生物传感设备，利用模
糊提取和公参αｉ得到生物密钥ｂｉ，即Ｇｅｎ（ＢＩＯｉ）＝
（ｂｉ，αｉ）。然后 Ｕｉ计算 Ｘｉ＝ｈ（ＲＰＷｉ ｂｉ）并通过
安全信道向 ＣＳＰ发送注册请求（ＲＩＤｉ，ＲＰＷｉ）。

２）ＣＳｊ首先选择自己的 ＳＩＤｊ，接着生成一个
随机数 ｎｊ并计算 ＲＳＩＤｊ＝ｈ（ＳＩＤｊ ｎｊ），然后通过
安全信道向 ＣＳＰ发送注册请求（ＲＳＩＤｊ）。

３）当ＣＳＰ收到Ｕｉ和ＣＳｊ的注册请求后，使用事
先选定的主密钥Ｋ计算Ａｉ＝ｈ（ＫＲＩＤｉＲＰＷｉＲＳＩＤｊ）
和 Ｂｉ＝ｈ（Ａｉ）。接着 ＣＳＰ安全地将含有信息｛Ａｉ，
ＲＳＩＤｊ，ｈ（），Ｇｅｎ（），Ｒｅｐ（），ｔ，Ｐ，ｘ｝的智能卡传递
给 Ｕｉ，将反馈信息（Ｂｉ，ＲＩＤｉ，Ｐ，ｘ）传递给 ＣＳｊ，其
中 Ｐ是 ＣＳＰ选择的一个大素数。

４）当 Ｕｉ收到智能卡后，计算 ｎ′ｉ ＝ｎｉ!

ｈ（ＩＤｉ ｂｉ）以及 Ａ′ｉ＝Ａｉ! ｈ（ｎｉ ｂｉ），并将信息 ｎ′ｉ、
Ｘｉ、αｉ存储到智能卡中，同时将将卡中的 Ａｉ更新
为 Ａ′ｉ，完成注册。

５）当 ＣＳｊ收到来自 ＣＳＰ的反馈信息（Ｂｉ，
ＲＩＤｉ，Ｐ，ｘ）后，计算 Ｂ′ｉ＝Ｂｉ! ｈ（ＳＩＤｊ ｎｊＲＩＤｉ，
并将信息（Ｂ′ｉ，ＲＩＤｉ，Ｐ，ｘ）存储到数据库，完成
注册。

图 ２　注册模块

Ｆｉｇ．２　Ｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅ

３．２　登录模块
为了登录 ＣＳｊ，Ｕｉ需要将智能卡插入读卡器，

并提供 ＩＤｉ、口令 ＰＷｉ，具体流程如下：

１）Ｕｉ将智能卡插入读卡器并输入 ＩＤｉ和
ＰＷｉ，在传感设备上录入 ＢＩＯｉ（例如指纹）。

２）智能卡利用实现设定的容错阈值 ａ计算
ｂｉ ＝Ｒｅｐ（ＢＩＯｉ，αｉ），并计算 ｎｉ＝ｎ′ｉ!

ｈ（ＩＤｉ，

ｂｉ）、ＲＰＷ
 ＝ｈ（ＰＷｉ ｎ


ｉ）、Ｘ


ｉ ＝ｈ（ＲＰＷ


ｉ ｂ


ｉ）。

３）智能卡检验 Ｘｉ 是否等于 Ｘｉ。若不相等，
提示 Ｕｉ身份信息出错；若相等，则表示 Ｕｉ通过了
ＰＷｉ和 ＢＩＯｉ的双重认证，智能卡接着计算 Ａｉ＝

Ａ′ｉ!ｈ（ｎ

ｉ ｂ


ｉ）和 ＲＩＤｉ＝ｈ（ＩＤｉ ｎ


ｉ），并生成正

整数 ｒｉ和当前时间戳 Ｔ１，利用公共参数 Ｐ来计算
Ｑｉ! Ｔｒｉ（ｘ）ｍｏｄＰ、Ｖ１＝ｈ（ｈ（Ａｉ） Ｑｉ Ｔ１）、Ｖ２＝

Ｑｉ!ｈ（ｈ（Ａｉ）Ｔ１ ＲＩＤｉ）。然后，通过公共信道向
ＣＳｊ发送登录请求（Ｖ１，Ｖ２，ＲＩＤｉ，Ｔ１）。
３．３　认证及密钥协商模块

当 ＣＳｊ收到来自 Ｕｉ的登录请求后，双向认证

及会话密钥的协商流程启动。

１）假设 ＣＳｊ收到登录请求（Ｖ１，Ｖ２，ＲＩＤｉ，Ｔ１）

时的时间戳为 Ｔ１，则 ＣＳｊ首先验证 Ｔ１ －Ｔ１ 是
否小于等于 ΔＴ，并检查接收到的 ＲＩＤｉ是否在数
据库中有存档，若不满足，ＣＳｊ就终止此次会话。

２）ＣＳｊ计算 ＲＳＩＤｊ＝ｈ（ＳＩＤｊ ｎｊ）、Ｂ

ｉ ＝Ｂ′ｉ!

ｈ（ＳＩＤｊ ｎｊＲＩＤｉ），并使用 Ｂ

ｉ 计算参数 Ｑ


ｉ ＝Ｖ２!

ｈ（Ｂｉ Ｔ１ ＲＩＤｉ）和 Ｖ３＝ｈ（Ｂ

ｉ Ｑｉ Ｔ１）。检查 Ｖ３

是否等于 Ｖ１，若相等则 Ｕｉ身份认证成功。随后，
ＣＳｊ生成正整数 ｒｊ和当前时间戳 Ｔ２，计算会话密

钥 ＳＫ＝ｈ（Ｔｒｊ（Ｑ

ｉ）ＲＳＩＤｊＲＩＤｊ）。

３）计算会话密钥后，ＣＳｊ还需要计算Ｖ４ ＝

４５０１
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ｈ（ＳＫ Ｔ１ Ｔ２）、Ｑｊ＝Ｔｒｊ（ｘ）ｍｏｄＰ，利用 Ｑｉ计算

Ｖ５＝Ｑｊ! ｈ（Ｂ

ｉ Ｔ２ ＲＳＩＤｊ），并通过公共信道将

认证请求（Ｖ４，Ｖ５，ＲＳＩＤｊ，Ｔ２）发送给 Ｕｉ。
４）当 Ｕｉ收到认证请求后，根据当时的时间

戳Ｔ２检查 Ｔ２－Ｔ２
 是否小于等于ΔＴ，并检查接

收到的 ＲＳＩＤｊ在内存中是否有留存。若均满足，

则智能卡计算 Ｑｊ
 ＝Ｖ５! ｈ（ｈ（Ａｉ） Ｔ２ ＲＳＩＤｊ）、

ＳＫ ＝ｈ（Ｔｒｉ（Ｑｊ
）ＲＳＩＤｊＲＩＤｉ）。接着用 ＳＫ

计

算 Ｖ６＝ｈ（ＳＫ
 Ｔ１ Ｔ２），检查 Ｖ６是否等于 Ｖ４。若

相等，则 Ｕｉ和 ＣＳｊ相互认证成功。随后智能卡生

成当前时间戳Ｔ３并计算Ｖ７＝ｈ（ＳＫ
 Ｔ３ ＲＳＩＤｊ），

通过公共信道将认证回复信息（Ｖ７，Ｔ３）发送
给 ＣＳｊ。

５）当 ＣＳｊ收到回复后，根据当前时间戳 Ｔ３


检查 Ｔ３－Ｔ３
 是否小于等于 ΔＴ。若在有效通

信时间内，ＣＳｊ计算 Ｖ８＝ｈ（ＳＫ Ｔ３ ＲＳＩＤｊ），验证
Ｖ８是否等于 Ｖ７。若不相等，ＣＳｊ终止本次与 Ｕｉ的
连接；若相等，则认证成功，双方建立会话密钥 ＳＫ
（＝ＳＫ）。

图 ３　登录、认证及密钥协商模块

Ｆｉｇ．３　Ｌｏｇｉｎ，ａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎａｎｄｋｅｙａｇｒｅｅｍｅｎｔｍｏｄｕｌｅ

３．４　口令及生物特征变更模块
对于用户来说，更改以往的登录口令和生物

特征是很常见的需求，且云环境应当满足更改时

无需云服务器参与的条件。变更步骤如下：

１）用户将智能卡插入读卡器并输入 ＩＤｉ和
原先的 ＰＷｉ，在生物识别感应器上输入旧 ＢＩＯｉ。
此时智能卡计算 ｂｉ ＝Ｒｅｐ（ＢＩＯｉ，αｉ），ｎ′


ｉ ＝ｎｉ!

ｈ（ＩＤｉ ｂｉ），ＲＰＷｉ＝ｈ（ＰＷｉ ｎｉ），Ｘ

ｉ ＝ｈ（ＲＰＷｉ ｂｉ）。

２）智能卡检查 Ｘｉ 是否等于 Ｘｉ，若相等，则
验证了持卡人的身份；否则智能卡拒绝该持卡人

的请求。

３）用户Ｕｉ输入新口令ＰＷｉ
ｎｅｗ
，录入新生物特征

ＢＩＯｎｅｗｉ ，智能卡计算 Ｇｅｎ（ＢＩＯｉ
ｎｅｗ
）＝（ｂｉ

ｎｅｗ
，αｉ

ｎｅｗ
），

ＲＰＷｉ
ｎｅｗ＝ｈ（ＰＷｉ

ｎｅｗ ｎｉ），Ｘｉ
ｎｅｗ ＝ｈ（ＲＰＷｉ

ｎｅｗ ｂｉ
ｎｅｗ
），

ｎｉ
ｎｅｗ ＝ｎｉ! ｈ（ＩＤｉ ｂｉ

ｎｅｗ
），Ａｉ＝Ａ′ｉ!

ｈ（ｎｉ ｂｉ
ｏｌｄ
），

Ａｉ
ｎｅｗ＝Ａｉ! ｈ（ｎｉｂｉ

ｎｅｗ
）。

４）智能卡用 ｎｉ
ｎｅｗ
、 Ａｉ

ｎｅｗ
和 αｉ

ｎｅｗ
来代替 ｎｉ、Ａ′ｉ

和 αｉ。

４　安全性分析

４．１　用户隐私保护
在登录、认证和密钥协商阶段，合法用户的真

实身份信息 ＩＤｉ以 ＲＩＤｉ＝ｈ（ＩＤｉ ｎｉ）的形式被保
护起来，再在公共网络中进行传递，且 ｎｉ仅用户
自己知道，所以方案提供了用户隐私保护。并且

智能卡中存储的用户身份相关信息都用仅用户已

知的密钥进行加密，即使智能卡丢失或被盗，卡中

的身份信息依然很安全。

４．２　完美前向安全

完美前向安全性由 Ｃｈｒｉｓｔｏｐｈ［１４］提出，最初用
于定义会话密钥协商的安全性，指用来产生会话

密钥的长期密钥（如服务器私钥和用户口令）被

泄露，不会造成之前通信时使用的会话密钥泄露，

即保护了先前的通信内容。本方案假设 ＣＳＰ的
主密钥 Ｋ泄露且攻击者已截获了信道上的所有
通信内容，想破解先前的会话密钥。此时攻击者

可以计算得到 Ａｉ＝ｈ（Ｋ ＲＩＤｊ ＲＰＷｊ ＲＳＩＤｊ），
从而根 据 截 获 的 Ｖ２ 和 Ｔ１ 算 得 Ｑｉ ＝Ｖ２ !

ｈ（ｈ（Ａｉ）Ｔ１ ＲＩＤｉ）。同理，攻击者可以根据截获
的 Ｖ５和 Ｔ２算得 Ｑｊ＝Ｖ５! ｈ（ｈ（Ａｉ） Ｔ２ ＲＩＤｉ）。
但当他试图计算 Ｔｒｉ（Ｑｊ）或 Ｔｒｊ（Ｑｉ）时，就会面临
ＤｉｆｆＨｅｌｌｍａｎ计算假设问题，几乎不可能成功。
４．３　抵抗离线口令猜测攻击

假设攻击者获得了合法用户丢失或被盗的智

能卡，攻击者可以使用功率分析攻击
［１５］
提取出卡

中存储的所有信息｛Ａ′ｉ，ＲＳＩＤｊ，ｈ（），Ｇｅｎ（），Ｒｅｐ（），ｔ，
Ｐ，ｘ，ｎ′ｉ，Ｘｉ，αｉ｝。已知 Ｘｉ＝ｈ（ＲＰＷｉ ｂｉ），ＲＰＷｉ＝
ｈ（ＰＷｉ ｎｉ），但攻击者并不知道 ｂｉ和 ｎｉ的任何信
息，因此无法从中提取 ＰＷｉ等有效信息。

４．４　抵抗中间人攻击
假设攻击者截获了用户的登录请求（Ｖ１，Ｖ２，

ＲＩＤｉ，Ｔ１）并试图生成一个非法请求（Ｖ′１，Ｖ′２，ＲＩＤｉ，
Ｔｇ），其中 Ｔｇ是攻击者的系统时间。攻击者可选

５５０１
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择一个正整数 ｒ′ｉ，计算 Ｑｉ＝Ｔｒｉ（ｘ）ｍｏｄＰ，Ｖ′１ ＝
ｈ（ｈ（Ａｉ）Ｑ′ｉ Ｔｇ），Ｖ′２＝Ｑ′ｉ! ｈ（ｈ（Ａｉ）Ｔｇ ＲＩＤｉ），
其中 Ａｉ＝ｈ（Ｋ ＲＩＤｉＲＳＩＤｉ ＲＰＷｉ）。但攻击者不

知道主密钥 Ｋ，无法计算 Ａｉ，也就无法伪造出
一个有效的登录请求（Ｖ′１，Ｖ′２，ＲＩＤｉ，Ｔｇ）。同
理，攻击者也无法修改（Ｖ４，Ｖ５，ＲＳＩＤｉ，Ｔ２）以及
（Ｖ７，Ｔ３）。
４．５　抵抗用户仿冒攻击

假设攻击者截获了用户的登录请求（Ｖ１，Ｖ２，

ＲＩＤｉ，Ｔ１）并获得了该用户的智能卡，那么攻击者

可以使用功率分析攻击
［１４］
提取出卡中存储的所

有信息｛Ａ′ｉ，ＲＳＩＤｊ，ｈ（），Ｇｅｎ（），Ｒｅｐ（），ｔ，Ｐ，ｘ，
ｎ′ｉ，Ｘｉ，αｉ｝。根据４．４节的分析，攻击者无法从卡
中猜测出正确的口令，也不能伪造出合法的登录

请求。同时，因为 Ｖ７＝ｈ（ＳＫ Ｔ３ ＲＳＩＤｊ），其中涉
及的 ｒｉ、ｒｊ和 Ａｉ对于攻击者来说都是未知的，所以
也无法利用当前的系统时间 Ｔ′３伪造出一个有效
的认证回复消息（Ｖ′７，Ｔ′３）。因此，本方案能成功
抵御用户仿冒攻击。

４．６　抵抗云服务器仿冒攻击
假设攻击者截获了合法云服务器的认证请求

（Ｖ４，Ｖ５，ＲＳＩＤｊ，Ｔ２），并试图冒充云服务器 ＣＳｊ来
发送一个合法请求（Ｖ′４，Ｖ′５，ＲＳＩＤｊ，Ｔｇ）。进一步假
设攻击者截获了用户的登录请求（Ｖ１，Ｖ２，ＲＩＤｉ，
Ｔ１）并选了一个正整数 ｒ′ｊ，也不能算出 ＳＫ＝

ｈ（Ｔｒｊ′（Ｑ

ｉ）ＲＳＩＤｊＲＩＤｊ），因为没有计算 Ｑｉ

所必

备的 Ｂｉ。自然，攻击者也就无法计算出 Ｖ′４ ＝

ｈ（ＳＫ Ｔ１ Ｔｇ）和 Ｖ′５＝Ｑｊ! ｈ（Ｂｉ Ｔｇ ＲＳＩＤｊ）。因
此，攻击者无法生成一个合法请求以伪造成云服

务器 ＣＳｊ，本方案能抵御云服务器仿冒攻击。
４．７　抵抗重放攻击

本方案在认证和密钥协商阶段均使用了时间

戳并规定了 ΔＴ，可有效地抵御重放攻击。

５　与相关方案的对比分析

本节对方案的性能进行了评估，并与其他相

关身份认证方案———Ｐｉｐｐａｌ等的方案［１６］
、Ｈａｏ等

的方案
［１７］
、Ｃｈｅｎ等的方案［１８］

、Ｌｉ等的方案［１９］
进

行安全性和计算成本的比较。因为用户和服务器

在 ＣＳＰ上只需要注册一次，且不会频繁更新口令
和生物特征，因此比较时不考虑这些计算消耗。

５．１　安全属性对比
表２显示，本方案不仅满足安全认证必需的

各种要求如抗仿冒攻击、抗重放攻击和抗离线口

令猜测攻击等，并且提供用户匿名、多因素安全等

表 ２　安全属性对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｅｃｕｒｉｔｙｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

安全属性 本文 文献［１６］ 文献［１７］ 文献［１８］文献［１９］

用户隐私保护 √ × × × ×

完美前向安全 √ × × × √

抗离线口令猜测 √ － － √ √

多因素安全 √ × × × ×

抗云服务器仿冒 √ × √ √ √

抗用户仿冒 √ √ √ √ √

抗重放攻击 √ √ √ √ √

特性，优于现有方案。其中，“－”表示不适用。
５．２　计算成本对比

与传统的基于公钥密码系统的密码认证密钥

协商协议不同，本方案利用切比雪夫多项式的半

群特性来保障双重认证并协商获得会话密钥。因

此，在认证阶段不涉及椭圆曲线上耗时的模指数

运算和标量乘法，也不需要提前建立公钥密码系

统。设定 Ｍ、Ａ、Ｓ、Ｆ、Ｃ分别代表椭圆曲线（ＥＣＣ）
点乘运算、ＥＣＣ点加运算、对称加／解密、模糊提
取操作和切比雪夫多项式的计算耗时。本文考虑

了文献［２０２１］中关于各种运算的评估结果，综合
推得对称加／解密比公钥加／解密快至少 １００倍，
而散列操作比对称加／解密快至少 １０倍。此外，
一次指数运算的耗时大约等于６０次对称加／解密
所花时间。文献［２１］中，假定模糊提取器和椭圆
曲线点乘法所需的执行时间相同。虽然在切比雪

夫混沌映射中可能涉及非常高程度的多项式计

算，且利用迭代计算 Ｔｎ（ｘ）的耗时和模指数运算

相近
［２２］
，但实际上，本文方案的安全性不完全依

赖于高次多项式的难题，因此 ｒ和 ｓ无需选择非
常大的数字。此外，文献［２３］还提出了一些可降
低计算成本的编程算法。例如，文献［２３］将 ｓ（ｒ
同理）写成

ｓ＝ｓ１…ｓ{ １
Ｋ１

ｓ２…ｓ{ ２
Ｋ２

…ｓｉ…ｓ{ ｉ
Ｋｉ

，则多项式可写为

Ｔｓ（ｘ）＝Ｔｓ１（…Ｔｓ{ １

Ｋ１

… Ｔｓｉ（…Ｔ{ ｓｉ

Ｋｉ

（ｘ）））

计算 Ｔｓ（ｘ）时，只需要切比雪夫映射的 Ｋ１＋
Ｋ２＋… ＋Ｋｉ迭代而不需要 ｓ迭代。因此，Ｔｓ（ｘ）的
计算可以从线性步数减少到对数步数。并且，文

献［２３］提出可以建立一个表格来存储常用的、不
同阶数的切比雪夫多项式的表达式，需要时直接

查询，可进一步减少 Ｔｓ（ｘ）的计算时间。用于存
储不同程度的切比雪夫多项式最常用的表达式。

表３将本文方案和现有方案的计算性能进行了比
较，可以发现本文方案计算耗时小于 Ｃｈｅｎ等的方
案

［１８］
和 Ｌｉ等的方案［１９］

。虽然 Ｐｉｐｐａｌ等的方

６５０１
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案
［１６］
和 Ｈａｏ等的方案［１７］

计算成本更少，但他们

的方案缺乏安全性和可靠性。其中，Ｈ为哈希运
算耗时。

综上，本方案采用切比雪夫混沌映射得到了

较好的安全性和可计算性，同时，本方案加入了生

物特征因素，为用户隐私保护、云中通信安全提供

了更有力的保障。虽然增加生物识别模块会在一

定程度上提高系统造价，但随着科技发展，生物特

征传感器（如指纹采集器）的成本已大幅度降低、

技术日益完备且越发普及。因此与其他方案相

比，本方案在高安全性和计算成本之间提供了更

好的折中。

表 ３　计算成本对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎｃｏｓｔ

对象 本文 文献［１６］文献［１７］ 文献［１８］ 文献［１９］

Ｕｉ
１２Ｈ＋１Ｆ＋
２Ｃ

８Ｈ ７Ｈ
８Ｈ＋４Ｍ＋
２Ａ

６Ｈ＋２Ｍ

ＣＳｊ／ＣＳＰ８Ｈ＋２Ｃ ２Ｈ ３Ｈ
５Ｈ＋４Ｍ＋
２Ａ

７Ｈ＋３Ｍ＋
４Ｓ

总消耗
２０Ｈ＋４Ｃ＋
１Ｆ

１０Ｈ １０Ｈ
１３Ｈ＋８Ｍ＋
４Ａ

１３Ｈ＋５Ｍ＋
４Ｓ

６　结　论

１）本方案充分利用了切比雪夫混沌映射的
半群特性，弥补了现有云中认证方案在通信安全

方面的不足，还提供了如用户匿名、高效的口令变

更等功能特性，且计算成本较低。

２）本方案还采用模糊提取技术，提出了一种
基于生物识别的多因素身份认证方案，更有力地

保障了信息安全。性能分析表明，本方案较好地

平衡了安全性和可用性，优于现有方案，非常适合

云计算环境。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＭＡＪＵＭＤＥＲＡ，ＮＡＭＡＳＵＤＲＡ Ｓ，ＮＡＴＨ Ｓ．Ｔａｘｏｎｏｍｙａｎｄ

ｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆａｃｃｅｓｓｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｓｆｏｒｃｌｏｕｄｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ

［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：ＳｐｒｉｎｇｅｒＶｅｒｌａｇ，２０１４：２３５３．

［２］ＹＡＮＧＪＨ，ＣＨＡＮＧＹＦ，ＨＵＡＮＧＣＣ．Ａｕｓｅｒａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎ

ｓｃｈｅｍｅｏｎ ｍｕｌｔｉｓｅｒｖｅｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓｆｏｒｃｌｏｕｄ ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ

［Ｃ］∥ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓａｎｄＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：１４．

［３］ＹＡＮＧＪＨ，ＬＩＮＰＹ．ＡｎＩＤｂａｓｅｄｕｓｅｒａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

ｆｏｒｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ［Ｃ］∥１０ｔｈＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎ

ｔｅｌｌｉｇｅｎｔＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＨｉｄｉｎｇａｎｄＭｕｌｔｉｍｅｄｉａＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：９８１０１．

［４］ＹＡＳＳＩＮＡＡ，ＪＩＮＨ，ＩＢＲＡＨＩＭＡ，ｅｔａｌ．Ａｐｒａｃｔｉｃａｌｐｒｉｖａｃｙ

ｐｒｅｓｅｒｖｉｎｇｐａｓｓｗｏｒｄａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｆｏｒｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ

［Ｃ］∥ＰａｒａｌｌｅｌａｎｄＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＳｙｍｐｏｓｉｕｍＷｏｒｋ

ｓｈｏｐｓ＆ ＰＨＤ Ｆｏｒｕｍ Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２０１２：

１２１０１２１７．

［５］ＴＳＡＩＪＬ，ＬＯＮＷ．Ａｐｒｉｖａｃｙａｗａｒｅａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｆｏｒ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｍｏｂｉｌｅｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇｓｅｒｖｉｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＳｙｓｔｅｍｓ

Ｊｏｕｒｎａｌ，２０１７，９（３）：８０５８１５．

［６］ＬＡＭＰＯＲＴＬ．Ｐａｓｓｗｏｒｄａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｗｉｔｈｉｎｓｅｃｕｒｅｃｏｍｍｕｎｉ

ｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＡＣＭ，１９８１，２４（２４）：７７０

７７２．

［７］ＳＨＯＵＰＶ，ＲＵＢＩＮＡ．Ｓｅｓｓｉｏｎｋｅｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｓｉｎｇｓｍａｒｔｃａｒｄｓ

［Ｃ］∥ ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆ

Ｃｒｙｐｔｏｇｒａｐｈｉｃ Ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ．Ｂｅｒｌｉｎ：ＳｐｒｉｎｇｅｒＶｅｒｌａｇ，１９９６：

３２１３３１．

［８］ＨＷＡＮＧＭＳ，ＬＩＨ．Ａｎｅｗｒｅｍｏｔｅｕｓｅｒａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

ｕｓｉｎｇｓｍａｒｔｃａｒｄｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎｓｕｍｅｒＥｌｅｃ

ｔｒｏｎｉｃｓ２０００，４６（１）：２８３０．

［９］ＨＥＤ，ＷＡＮＧ Ｄ．Ｒｏｂｕｓｔｂｉｏｍｅｔｒｉｃｓｂａｓｅｄ ａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎ

ｓｃｈｅｍｅｆｏｒｍｕｌｔｉｓｅｒｖｅｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥＳｙｓｔｅｍｓＪｏｕｒｎａｌ，

２０１５，９（３）：８１６８２３．

［１０］ＯＤＥＬＵＶ，ＤＡＳＡＫ，ＧＯＳＷＡＭＩＡ．Ａｓｅｃｕｒｅｂｉｏｍｅｔｒｉｃｓｂａｓｅｄ

ｍｕｌｔｉｓｅｒｖｅｒａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｔｏｃｏｌｕｓｉｎｇｓｍａｒｔｃａｒｄｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＦｏｒｅｎｓｉｃｓａｎｄＳｅｃｕｒｉｔｙ，２０１５，１０

（９）：１９５３１９６６．

［１１］ＷＡＺＩＤＭ，ＤＡＳＡＫ，ＫＵＭＡＲＩＳ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｖａｂｌｙｓｅｃｕｒｅｂｉｏ

ｍｅｔｒｉｃｂａｓｅｄｕｓｅｒａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎａｎｄｋｅｙａｇｒｅｅｍｅｎｔｓｃｈｅｍｅｉｎ

ｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｓｅｃｕｒｉｔｙ＆ ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎＮｅｔｗｏｒｋｓ，

２０１６，９（１７）：４１０３４１１９．

［１２］ＮＡＭＡＳＵＤＲＡＳ，ＲＯＹＰ．Ａｎｅｗｓｅｃｕｒｅａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅ

ｆｏｒｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｃｏｎｃｕｒｒｅｎｃｙ＆Ｃｏｍｐｕｔａ

ｔｉｏｎＰｒａｃｔｉｃｅ＆Ｅｘｐｅｒｉｅｎｃｅ，２０１７，２９：ｅ３８６４．

［１３］ＤＯＤＩＳＹ，ＯＳＴＲＯＶＳＫＹＲ，ＲＥＹＺＩＮＬ，ｅｔａｌ．Ｆｕｚｚｙｅｘｔｒａｃｔｏｒｓ：

Ｈｏｗｔｏｇｅｎｅｒａｔｅｓｔｒｏｎｇｋｅｙｓｆｒｏｍｂｉｏｍｅｔｒｉｃｓａｎｄｏｔｈｅｒｎｏｉｓｙｄａ

ｔａ［Ｊ］．ＳＩＡＭＪｏｕｒｎａｌｏｎＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２００８，３８（１）：９７１３９．

［１４］ＣＨＲＩＳＴＯＰＨＧＧ．ＡｎＩｄｅｎｔｉｔｙｂａｓｅｄｋｅｙｅｘｃｈａｎｇｅｐｒｏｔｏｃｏｌ

［Ｃ］∥ＷｏｒｋｓｈｏｐｏｎｔｈｅＴｈｅｏｒｙａｎｄＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｏｆＣｒｙｐｔｏ

ｇｒａｐｈｉｃＴｅｃｈｎｉｑｕｅｓ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，１９８９：２３５２５８．

［１５］ＭＥＳＳＥＲＧＥＳＴＳ，ＤＡＢＢＩＳＨ ＥＡ，ＳＬＯＡＮ Ｒ Ｈ．Ｅｘａｍｉｎｉｎｇ

ｓｍａｒｔｃａｒｄｓｅｃｕｒｉｔｙｕｎｄｅｒｔｈｅｔｈｒｅａｔｏｆｐｏｗｅｒａｎａｌｙｓｉｓａｔｔａｃｋｓ

［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒｓ，２００２，５１（５）：５４１５５２．

［１６］ ＰＩＰＰＡＬＲＳ，ＪＡＩＤＨＡＲＣＤ，ＴＡＰＡＳＷＩＳ．Ｅｎｈａｎｃｅｄｔｉｍｅ

ｂｏｕｎｄｔｉｃｋｅｔｂａｓｅｄｍｕｔｕａｌａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｆｏｒｃｌｏｕｄ

ｃｏｍｐｕｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｃａ，２０１３，３７（２）：１４９１５６．

［１７］ＨＡＯＺ，ＺＨＯＮＧＳ，ＹＵＮ．Ａｔｉｍｅｂｏｕｎｄｔｉｃｋｅｔｂａｓｅｄｍｕｔｕａｌ

ａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｆｏｒｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒｓＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ＆Ｃｏｎｔｒｏｌ，２０１１，ＶＩ（２）：

２２７２３５．

［１８］ＣＨＥＮＴＨ，ＹＥＨＨ，ＳＨＩＨＷ Ｋ．ＡｎａｄｖａｎｃｅｄＥＣＣｄｙｎａｍｉｃ

ＩＤｂａｓｅｄｒｅｍｏｔｅｍｕｔｕａｌａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｆｏｒｃｌｏｕｄｃｏｍ

ｐｕｔｉｎｇ［Ｃ］∥ＦＴＲＡＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＭｕｌｔｉｍｅｄｉａ＆

ＵｂｉｑｕｉｔｏｕｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ，ＮＪ：ＩＥＥＥ Ｐｒｅｓｓ，２０１１：

１５５１５９．

［１９］ＬＩＨ，ＬＩＦ，ＳＯＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ｔｏｗａｒｄｓｓｍａｒｔｃａｒｄｂａｓｅｄｍｕｔｕａｌ

ａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｓｉｎｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ［Ｊ］．ＫＳＩＩＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＩｎｔｅｒｎｅｔ＆ ＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，２０１５，９（７）：２７１９

２７３５．

［２０］ＬＩＷ，ＷＥＮＱ，ＳＵＱ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｓｅｃｕｒｅｍｏｂｉｌｅｐａｙ

ｍｅｎｔｐｒｏｔｏｃｏｌｆｏｒｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙｓｃｅｎａｒｉｏｓｉｎｖｅｈｉｃｕｌａｒ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０１９年　

ａｄｈｏｃｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１２，３５（２）：

１８８１９５．

［２１］ＨＥＤ，ＫＵＭＡＲＮ，ＬＥＥＪＨ，ｅｔａｌ．Ｅｎｈａｎｃｅｄｔｈｒｅｅｆａｃｔｏｒｓｅｃｕｒ

ｉｔｙｐｒｏｔｏｃｏｌｆｏｒｃｏｎｓｕｍｅｒＵＳＢｍａｓｓｓｔｏｒａｇｅｄｅｖｉｃｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｏｎｓｕｍｅｒＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１４，６０（１）：３０３７．

［２２］ＹＯＯＮＥＪ，ＪＥＯＮＩＳ．ＡｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄｓｅｃｕｒｅＤｉｆｆｉｅＨｅｌｌｍａｎ

ｋｅｙａｇｒｅｅｍｅｎｔｐｒｏｔｏｃｏｌｂａｓｅｄｏｎＣｈｅｂｙｓｈｅｖｃｈａｏｔｉｃｍａｐ［Ｊ］．

ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｎＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ＆ＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，

２０１１，１６（６）：２３８３２３８９．

［２３］ＷＡＮＧＸＹ，ＺＨＡＯＪＦ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｋｅｙａｇｒｅｅｍｅｎｔｐｒｏｔｏｃｏｌ

ｂａｓｅｄｏｎｃｈａｏｓ［Ｊ］．ＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｉｎＮｏｎｌｉｎｅａｒＳｃｉｅｎｃｅ＆

ＮｕｍｅｒｉｃａｌＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１０，１５（１２）：４０５２４０５７．

　作者简介：

　董晓露　女，硕士研究生。主要研究方向：身份认证。

黎妹红　男，博士，讲师。主要研究方向：身份认证、保密技术。

Ａｂｉｏｍｅｔｒｉｃｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｕｓｉｎｇ
Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖｃｈａｏｔｉｃｍａｐｐｉｎｇ

ＤＯＮＧＸｉａｏｌｕ１，２，ＬＩＭｅｉｈｏｎｇ１，２，，ＤＵＹｅ１，２，ＷＵＱｉａｎｑｉａｎ１，２

（１．ＢｅｉｊｉｎｇＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳｅｃｕｒｉｔｙａｎｄＰｒｉｖａｃｙｉｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＴｒａｎｓｐｏｒｔａｔｉｏｎ，ＢｅｉｊｉｎｇＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＢｅｉｊｉｎｇＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，ａｃｃｅｓｓｃｏｎｔｒｏｌａｎｄｓｅｃｕｒｉｔｙａｒｅｔｗｏｍａｊｏｒｐｒｏｂｌｅｍｓ，ａｎｄｔｈｅｒｅａｒｅｓｏｍｅ
ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｓｆｒｏｍｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｉｄｅｎｔｉｔｙａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎ．ＩｎｓｐｉｒｅｄｂｙｔｈｅｓｅｍｉｇｒｏｕｐａｎｄｃｈａｏｔｉｃｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆＣｈｅｂｙ
ｓｈｅｖｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｓ，ａｓｃｈｅｍｅｏｆｐａｓｓｗｏｒｄａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｅｄｋｅｙａｇｒｅｅｍｅｎｔｕｓｉｎｇＣｈｅｂｙｓｈｅｖｃｈａｏｔｉｃｍａｐｐｉｎｇａｎｄ
ｂｉｏｍｅｔｒｉｃｓｈａｓｂｅｅｎｐｒｅｓｅｎｔｅｄ．Ｉｎｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｕｓｅｒｓａｎｄｔｈｅｓｅｒｖｅｒｓｎｅｅｄｔｏｒｅｇｉｓｔｅｒａｔｔｈｅｃｌｏｕｄ
ｓｅｒｖｉｃｅｐｒｏｖｉｄｅｒ（ＣＳＰ）ｉｎｔｈｅｂｅｇｉｎｎｉｎｇ．Ｔｈｅｎｔｈｅｙｃａｎｃｏｍｐｌｅｔｅａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎａｎｄｅｓｔａｂｌｉｓｈｓｅｓｓｉｏｎｋｅｙ
ｗｉｔｈｏｕｔｔｈｅｐａｒｔｉｃｉｐａｔｉｏｎｏｆＣＳＰ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｓｅｃｕｒｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏ
ｐｏｓｅｄｓｃｈｅｍｅｓａｔｉｓｆｉｅｓｍａｎｙｓｅｃｕｒｉｔｙｆａｃｔｏｒｓ，ｓｕｃｈａｓｍｕｔｕａｌａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎ，ｕｓｅｒｐｒｉｖａｃｙｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ，ｍｕｌｔｉ
ｆａｃｔｏｒｓｅｃｕｒｉｔｙａｎｄｆｏｒｗａｒｄｓｅｃｕｒｉｔｙ．Ｆｏｒｗａｒｄｓｅｃｕｒｉｔｙａｓｓｕｒｅｓｔｈｅｃｏｎｆｉｄｅｎｔｉａｌｉｔｙｏｆｔｈｅｕｓｅｒ’ｓｓｅｓｓｉｏｎｋｅｙ，
ｅｖｅｎｉｆｔｈｅｐｒｉｖａｔｅｋｅｙｏｆｔｈｅＣＳＰｉｓｃｏｍｐｒｏｍｉｓｅｄ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｓｃｈｅｍｅｉｓａｌｓｏｒｏｂｕｓｔｔｏｒｅｓｉｓｔｍａｎｉｎｔｈｅ
ｍｉｄｄｌｅａｔｔａｃｋｓ，ｏｆｆｌｉｎｅｐａｓｓｗｏｒｄｇｕｅｓｓｉｎｇａｎｄｉｍｐｅｒｓｏｎａｔｉｏｎａｔｔａｃｋｓ，ｅｔｃ．Ｉｎａｄｄｉｔｉｏｎ，ｉｔｓｕｐｐｏｒｔｓｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ｃｈａｎｇｅｓｔｏｕｓｅｒｐａｓｓｗｏｒｄｓａｎｄｂｉｏｍｅｔｒｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｉｎａｍｕｌｔｉｓｅｒｖｅｒｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｃｈｅｂｙｓｈｅｖｃｈａｏｔｉｃｍａｐｐｉｎｇ；ａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎ；ｋｅｙａｇｒｅｅｍｅｎｔ；ｃｌｏｕｄｃｏｍｐｕｔｉｎｇ；ｂｉｏｍｅｔｒｉｃｖｅｒｉ
ｆｉｃａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８０８３１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１８１１３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１８１２１４１１：４１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１２１２．１４１１．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍｈｌｉ１＠ｂｊｔｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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