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������������������������

7MIOSW HNXMOKI;MIIMVU;SO=HW PHN=HIS5;K[MVUHP+,-./OMOKVMJ;KIIHLIK;MVKOSW YONJQOJNSY

F81GKVPSVU# ,89F M̂KVU$SV# Ê19F@JV# Ê81@MKV=JK!)$0"
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481]=S# BE2=JKVUUKH# ÂGKV# ]D9FcM# ]bA6JM!0(&!"

�����������������������

9J;SNMQKIYM;JIKOMHV KVW QH;RKNMYHV HPHTLUSV QHVYJ;ROMHV MVSNOMVUKVW =HIIHZ;S;XNKVSMVSNOMVUMV PJSIOKV[

\89F2J;MVU# ,D9F2=MLJ# BE]HVU_M# .D9F M̂KHOMKV# BEA\SM=JK!0(%&"

�����������������

E;KUS;HYKMQOK;RSNMVUWSOSQOMHV XKYSW HV WSSR ISKNVMVU

CE89BMKVU# BA1 M̂KHLKVU# BE2=JH!0(%*"

�������������������������������

qwqw
北航学报图章



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

书书书

　
２０２０年 ５月
第４６卷 第５期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０７０３；录用日期：２０１９１２１５；网络出版时间：２０１９１２３０１７：４５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１２３０．１１０８．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （７１８０１２２１）；陕西省自然科学研究计划 （２０１８ＪＱ７００４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｘｘａｊｙ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：吴明功，叶泽龙，温祥西，等．基于复杂网络的空中交通复杂性识别方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：８３９
８５０．ＷＵＭＧ，ＹＥＺＬ，ＷＥＮＸＸ，ｅｔａｌ．Ａｉｒｔｒａｆｆｉｃｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ
ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：８３９８５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３５４

基于复杂网络的空中交通复杂性识别方法

吴明功１，２，叶泽龙１，２，３，温祥西１，２，，蒋旭瑞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９５１７８部队，南宁 ５３００４９；　４．中国人民解放军９４１１６部队，和田 ８４８０００）

　　摘　　　要：在空中交通管理中，识别空中交通复杂性是一项重要工作。目前的算法多
采用飞机密度、机群、滞留程度等宏观指标对复杂性进行评价。利用复杂网络理论描述空中交

通状况，将空域中的飞机视为节点，飞机与飞机之间距离小于彼此的机载防撞系统（ＡＣＡＳ）通
信距离时开始构成连边，以此构建飞行状态复杂网络模型，可以更好地描述网络内部的微观特

征。选取环边数、节点强度、平均聚类系数、介数中心性和网络效率等拓扑特性指标，对动态空

中交通状况进行了研究。在此基础上，采用独立主元分析（ＩＣＡ）在线识别空中交通复杂性，将
交通顺畅的情况作为训练数据集进行处理，根据 ＳＰＥ统计量、Ｉ２统计量和 Ｉｅ

２统计量的变化来

识别复杂性情况。仿真结果表明，所提方法可以较好地识别空中交通复杂性。

关　键　词：空中交通复杂性；交通拥堵识别；复杂网络；独立主元分析 （ＩＣＡ）；空中交
通管理

中图分类号：Ｖ３５５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０８３９１２

　　随着空中运输的需求不断增加，空中交通管
制面临着日益增加的复杂性的挑战。冲突探测和

解脱（ＣｏｎｆｌｉｃｔＤｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄＲｅｓｏｌｕｔｉｏｎ，ＣＤ＆Ｒ）技
术，旨在警告飞行员即将发生飞行冲突，并协助其

执行避让动作，以减轻空中交通管制员工作压力。

因此，近年来，人们不断开展对 ＣＤ＆Ｒ技术的研
究。空中交通系统是一个复杂系统，随着航空器

数量不断增加，当飞行量超过空域容量的上限，将

导致空中交通拥堵的现象，影响飞行效率，甚至演

变为飞行冲突，危及飞行安全。因此，本文认为空

中交通拥堵实际上是飞行冲突的早期表征。研究

空中交通态势评估，即空中交通拥堵识别，对于评

价飞行安全质量具有重要意义。对飞行冲突进行

早期预警和预先调配，并提供决策支持和参考依

据，是战略型冲突探测中的重要内容，是中期冲突

探测系统（ＭｅｄｉｕｍｔｅｒｍＣｏｎｆｌｉｃｔＤｅｔｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ，
ＭＴＣＤ）中的先期告警平台［１］

。

随着空中交通态势在许多因素的综合作用下

变得异常复杂，许多问题在还原论思想的指导下

得不出合理的解释。在这一时期，复杂性科学蓬

勃发展，人们开始利用复杂性理论研究空中交通

态势。Ｐｒａｎｄｉｎｉ等［２］
考虑了飞机预测航迹的不确

定性，提出了通过概率型的空域使用率评估 ３Ｄ
空域的空中交通复杂度算法，为战略冲突解脱提

供机动策略。张进等
［３］
认为空中交通复杂性贯

穿于空中交通管理的始终，已成为认识系统涌现

的重要线索。张晨等
［４］
提出了基于连携效应的

交通复杂性测度模型，改进了扇区范围内的改航

航段和策略生成方法。

上述研究从宏观角度评估了空中交通的复杂

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005001&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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性。宏观指标往往通过对航空器较多的繁忙时段

采集获取，是对一段时间的统计信息，缺乏实时

性。此外，尽管此类数据较易获取和应用，但是由

于运行环境的差异导致数据缺乏普适性。在空域

中，飞机之间的相对位置关系能够实时地反映当

前空域中的冲突情况和调配难度即空中交通的复

杂性。从这个角度出发，一些研究者建立了飞机状

态网络，并用复杂网络理论评估空中交通的复杂

性。陈新伟等
［５］
构建了基于复杂网络理论的航线

飞行 ＣＤ＆Ｒ的基本框架。王红勇等［６７］
中以节点

度、连通率和网络结构熵描述网络复杂性，提出以

内聚力和稳定性指标反映飞机聚集成簇的程度。

Ｚａｎｉｎ［８］以 Ｋｍｅａｎｓ聚类算法划分空域交通复杂情
况。复杂网络分析方法为本文揭示飞行状态网络

结构提供了重要的理论工具，为了描述网络结构特

性，需要选择反映网络全局特性的复杂网络指标。

以上文献中构建的网络是无权网络，丢失了

距离信息，且选择的指标对网络结构信息反映不

全面。为了对空中交通复杂性进行综合分析，本

文从复杂网络的角度描述了空中交通状况，并采

用了一些新的指标进行识别。此外，评估方法也

是复杂性识别中的关键问题。经典的评估方法往

往需要主观设置阈值，聚类算法同样在很大程度

上受类别数 ｋ的影响。为了解决上述问题，本文
提出了一种空中交通复杂性识别的黑盒方法，通

过对样本的学习直接找出复杂性识别的控制限，

避免了阈值设置上的主观性。首先对空中交通状

况进行飞行状态网络建模，选取了 ５个静态拓扑
指标映射空中交通复杂性，然后引入独立主元分

析（ＩｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔＣｏｍｐｏｎｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ，ＩＣＡ）方法对
空中交通复杂态势进行在线监控

［９１１］
。通过本文

所提方法，可以实时获取空情信息，分析空中交通

态势及其演化过程，为战略层飞行冲突预警提供

决策支持。通过人工网络和实际飞行状态网络验

证了所提方法的有效性。

１　飞行状态网络建模方法
１．１　网络的构建

以飞机为节点，当潜在冲突发生时，飞机通过

机载防相撞系统 （ＡｉｒｂｏｒｎｅＣｏｌｌｉｓｉｏｎＡｖｏｉｄａｎｃｅ
Ｓｙｓｔｅｍ，ＡＣＡＳ）与邻机通信，并立即采取行动解决
冲突。如果 ＡＣＡＳ通信距离的范围覆盖了邻近的
飞机，则节点之间有一条边。这里，ＡＣＡＳ通信距
离 ＲＡＣＡＳ＝４０ｋｍ。飞行状态网络结构差异性如
图１所示。

图１中，相同的空域内分布着 ５架同型航空

器，其 ＡＣＡＳ通信距离均为 ４０ｋｍ，３个空域按照
复杂程度从小到大排序依次为：空域 Ａ、空域 Ｂ、
空域 Ｃ。图１（ａ）中，各飞机在空域中分布相对分
散，反映在复杂网络中即为各节点相互孤立；

图１（ｂ）中，部分飞机相互靠近聚集成簇，在彼此
ＡＣＡＳ通信距离内，开始构成连边；图 １（ｃ）中，所
有飞机聚集在空域的中心区域，空中态势拥堵程

度高，网络全连通甚至出现环边，极不利于管制员

调配冲突。

此外，航空器间的距离直接影响飞行安全，本

文设想将距离因素也考虑进飞行状态网络内。当

两机间隔越小，冲突越突出，网络也越紧密。因此，

本文将两机距离的倒数设置为网络边权，将上述模

型拓展为加权网络模型，其权值设置如图２所示。
当两机距离 ｄ＝３５ｋｍ时，两机ＡＣｉ和ＡＣｊ连

边的边权为 ｗｉｊ＝１／３５。由此看出，当空域中航空
器数量相当时，空中交通复杂性受网络结构影响

很大。

图 １　飞行状态网络结构差异性

Ｆｉｇ．１　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

图 ２　边权设置

Ｆｉｇ．２　Ｅｄｇｅｗｅｉｇｈｔｓｅｔｔｉｎｇ

０４８
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　第 ５期 吴明功，等：基于复杂网络的空中交通复杂性识别方法

１．２　网络拓扑指标的选取
在一个无向飞行状态网络 Ｇ＝｛Ｖ，Ｅｄ，Ｗｅ｝

中，飞机节点表示为 Ｖ＝｛ｖｉ ｉ∈Ｉ，Ｉ＝１，２，…，Ｎ｝，
Ｎ为节点数，节点 ｖｉ与 ｖｊ之间存在连边 Ｅｄ ＝
｛ｅｄｉｊ＝（ｖｉ，ｖｊ）ｉ，ｊ∈Ｉ｝Ｖ×Ｖ，Ｚ＝｛ｚｉｊ｝ｎ×ｎ为网络
的邻接矩阵，其中，元素 ｚｉｊ可以表示为

ｚｉｊ＝
１　　（ｖｉ，ｖｊ）∈ Ｅｄ
０　　（ｖｉ，ｖｊ） Ｅ

{
ｄ

（１）

Ｗｅ＝｛ｗｅｉｊ｝ｎ×ｎ为网络的加权邻接矩阵，当节
点之间不存在连边时，权值为无穷。选取以下指

标，映射空中交通复杂性：

１）环边数（ＬＮ）
环边数是一个能反映网络复杂程度的简单指

标，环边数越多说明网络越紧密。本文采用深度

优先搜索（ＤｅｐｔｈｆｉｒｓｔＳｅａｒｃｈ，ＤＦＳ）算法计算网络
环边数

［１２］
。

２）平均点强（ＡＮＳ）
加权的节点度即是节点点强 ｓｉ，平均点强珋ｓｉ的

表达式为

珋ｓｉ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ｚｉｊｗｅｉｊ （２）

节点点强越大，说明飞机节点与周围飞机连

接紧密。

３）平均加权聚类系数（ＡＣＣ）
平均加权聚类系数描绘了网络的聚集性特

征
［１３］
，单个节点的加权聚类系数表达式为

ｃ（ｉ）＝ １
ｓｉ（ｋｉ－１）∑ｊ，ｋ

ｗｅｉｊ＋ｗｅｉｋ
２

ｚｉｊｚｊｋｚｋｉ （３）

式中：ｋｉ为节点度值。ｖｊ、ｖｋ为节点 ｖｉ的 ２个相邻
节点，ｚｉｊ反映节点对的连接状态，当 ｖｉ和 ｖｊ互连，
ｚｉｊ＝１，否则 ｚｉｊ＝０。为使 ｃ（ｉ）∈［０，１］，式（３）右侧除

以ｓｉ（ｋｉ－１）。平均加权聚类系数Ｃ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
ｃ（ｉ）。

４）平均点介数（ＡＢＣ）
介数中心性是级联故障现象与网络动力学行

为的概念，反映了节点或连边在整体网络中的中

心程度，点介数表达式为

Ｂ（ｋ）＝∑
ｉ≠ｊ

σｉｊ（ｋｖ）
σｉｊ

（４）

式中：σｉｊ（ｋｖ）为节点ｖｉ与节点ｖｊ间经由节点ｖｋｖ的

最短路径数目；σｉｊ为节点 ｖｉ与节点 ｖｊ间最短路径
的数目。介数大的节点在网络中占据中心位置，

对其他节点的行为产生更大影响
［１４１５］

。

５）网络效率（ＮＥ）
网络效率是全部节点间的距离倒数和的平均

值，其表达式为

Ｅｗ ＝
１

Ｎ（Ｎ－１）∑ｉ≠ｊ
１
ｄｉｊ

（５）

式中：ｄｉｊ为节点 ｖｉ与 ｖｊ间的距离。网络效率可以
反映网络信息传输的难易程度，Ｅｗ越大，信息传
递越顺畅，网络鲁棒性就越强。

２　独立主元分析监测方法

２．１　独立主元分析方法
ＩＣＡ方法是近年来发展起来的一种统计信号

处理方法。对于给定的 ｄ个观测变量 ｘ（１），
ｘ（２），…，ｘ（ｄ），它们可以表示为 ｍ（ｍ≤ｄ）维未
知的独立成分 ｓ（１），ｓ（２），…，ｓ（ｍ）的线性组合。
其中，独立成分和观测变量都已进行零均值标准

化处理，它们之间的关系可以表示为

Ｘ＝ＡＳ＋Ｅ （６）
式中：Ｘ＝［ｘ（１），ｘ（２），…，ｘ（ｎｓ）］∈Ｒ

ｄ×ｎｓ为观测

变量；Ｓ＝［ｓ（１），ｓ（２），…，ｓ（ｎｓ）］∈Ｒ
ｍ×ｎｓ为独立

成分变量；Ａ＝［ａ（１），ａ（２），…，ａ（ｍ）］∈Ｒｄ×ｍ为
未知的混合矩阵；Ｅ∈Ｒｄ×ｎｓ为残差矩阵，ｎｓ为样本
数量。若 ｄ＝ｍ，残差矩阵 Ｅ为一个零矩阵。

ＩＣＡ方法要解决的主要问题，即是仅通过观
测变量 Ｘ，估计出混合矩阵 Ａ和独立成分变量 Ｓ。
本文定义一个解混矩阵 Ｗ，实现对独立成分变量
的估计：

Ｓ^＝ＷＸ （７）

式中：Ｓ^为独立成分变量 Ｓ的估计量，当解混矩阵

Ｗ是混合矩阵 Ａ的逆矩阵（Ｗ ＝Ａ－１）时，Ｓ^为 Ｓ
的最优估计。

ＩＣＡ方法首先需进行白化处理，以消除随机
变量之间的相关性。对于样本 ｋｙ有 ｄ维随机变

量 ｘ（ｋｙ），其协方差为 Ｒｘ＝Ｅ（ｘ（ｋｙ）ｘ
Ｔ
（ｋｙ））。Ｒｘ

可特征分解为

Ｒｘ ＝ＵΛＵ
Ｔ

（８）
白化处理可表示为

ｚ（ｋｙ）＝ＱＸ（ｋｙ） （９）
式中：Ｘ（ｋｙ）为样本 ｋｙ的观测变量；白化矩阵 Ｑ＝

Λ－１／２ＵＴ。在这一白化处理下，Ｒｚ＝Ｅ（ｚ（ｋｙ）·

ｚＴ（ｋｙ））为单位阵。因此在该处理下，式（９）可转
化为

ｚ（ｋｙ）＝ＱＸ（ｋｙ）＝ＱＡｓ（ｋｙ）＝Ｂｓ（ｋｙ） （１０）
式中：矩阵 Ｂ为正交矩阵。因此，该问题从求解
一个任意的满秩矩阵 Ａ简化为求解一个正交阵
Ｂ。由式（１０）可对 ｓ（ｋｙ）进行估计：

ｓ^（ｋｙ）＝Ｂ
Ｔｚ（ｋｙ）＝Ｂ

ＴＱＸ（ｋｙ） （１１）

１４８
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由式（７）和式（１１），可表示出解混矩阵 Ｗ和
正交阵 Ｂ的关系：
Ｗ ＝ＢＴＱ （１２）

本文 采 用 Ｈｙｖｒｉｎｅｎ提 出 的 ＦａｓｔＩＣＡ 算
法

［１６１７］
计算解混矩阵 Ｗ，其主要步骤如下：

步骤１　随机选择初始化权值向量 ｗ。
步骤２　令ｗｎｅｗ＝Ｅ｛ｘｇ（ｗ

Ｔｘ）｝－Ｅ｛ｇ′（ｗＴｘ）｝ｗ。
步骤３　令 ｗ＝ｗｎｅｗ／ｗｎｅｗ 。

步骤４　 ｗｋ ＝ｗｋ－∑
ｋ－１

ｉ＝１
（ｗｋ

Ｔｗｉ）ｗｉ。

步骤５　如果结果不收敛，则转到步骤２。
步骤６　令 ｋｙ＝ｋｙ＋１，如果 ｋｙ小于独立成分

（ＩＣｓ）的数量，则转到步骤１。
在步骤２中，函数 ｇ通常取：

ｇ１ ＝
１
ａ１
ｌｏｇ２ｃｏｓｈ（ａ１ｕ） （１３）

ｇ２ ＝ｅｘｐ（－ａ２ｕ
２／２） （１４）

ｇ３ ＝ｕ
４

（１５）

式中：１≤ａ１≤２；ａ２≈１。
２．２　基于 ＩＣＡ的异常监测统计量

利用正常运行下的离线历史数据估计出统

计量的“阈值”，称之为控制限，当在线监测样本

的统计值超过该控制限时，则认为异常情况

发生。

在正常运行下，有观测变量 ｘ（１），ｘ（２），…，
ｘ（ｄ），在独立成分空间中标准化后的数据集为
Ｘｎｏｒｍａｌ。在观测变量维度与独立成分变量维度相
等的情况下，通过 ＦａｓｔＩＣＡ算法可解得解混矩阵

Ｗ和独立成分的估计量Ｓ^（Ｓ^＝ＷＸ）。同样地，在
ＦａｓｔＩＣＡ运算过程中，矩阵 Ａ、Ｂ和 Ｑ也可求解
到。将解混矩阵 Ｗ各向量 ｗｉ范数按大小排列，
选取矩阵 Ｗ前 ａ列构成约化矩阵 Ｗｄ（Ｗ的主要
部分），剩余列构成约化矩阵 Ｗｅ（Ｗ 的次要部
分）。因此，新的主元空间和残差空间中的独立

成分向量 ｓ^ｎｅｗｄ（ｋｙ）和 ｓ^ｎｅｗｅ（ｋｙ），可由式（１６）、
式（１７）求得
ｓ^ｎｅｗｄ（ｋｙ）＝Ｗｄｘｎｅｗ（ｋｙ） （１６）
ｓ^ｎｅｗｅ（ｋｙ）＝Ｗｅｘｎｅｗ（ｋｙ） （１７）

在主成分分析（ＰｒｉｎｃｉｐａｌＣｏｍｐｏｎｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ，
ＰＣＡ）方法中，有２类统计量用于过程的监控。Ｄ
统计量针对过程变量的主元部分，而 Ｑ统计量针
对过程变量的残差部分。类似地，本文将这 ２个
统计量也用于 ＩＣＡ算法的过程监控中。Ｄ统计
量，即 Ｉ２统计量，对于样本 ｋｙ而言，可由式（１８）
定义：

Ｉ２（ｋ）＝ｓ^Ｔｎｅｗｄ（ｋｙ）^ｓｎｅｗｄ（ｋｙ） （１８）
Ｑ统计量，也即 ＳＰＥ统计量，其定义如下：

ＳＰＥ（ｋ）＝ｅＴ（ｋｙ）ｅ（ｋｙ）＝（ｘ（ｋｙ）－

　　ｘ^（ｋｙ））
Ｔ
（ｘ（ｋｙ）－ｘ^（ｋｙ）） （１９）

式中：^ｘ（ｋｙ）可由式（２０）计算得到：

ｘ^（ｋｙ）＝Ｑ
－１Ｂｄ^ｓ（ｋｙ）＝Ｑ

－１ＢｄＷｄｘ（ｋｙ） （２０）

此外，Ｓｉｍｏｇｌｏｕ等［１８］
基于典型关联分析（Ｃａ

ｎｏｎｉｃａｌＶａｒｉａｔｅＡｎａｌｙｓｉｓ，ＣＶＡ）提出了监控系统状
态的 Ｔ２统计量。本文借鉴这一方法，采用基于残
差空间的独立主元 ｓ^ｎｅｗｅ（ｋｙ）的统计量 Ｉｅ

２
监控异

常状态。该统计量的优势在于能够补偿独立主元

数量选择不恰当时的误差，Ｉｅ
２
统计量定义如下：

Ｉｅ
２
（ｋｙ）＝ｓ^

Ｔ
ｎｅｗｅ（ｋｙ）^ｓｎｅｗｅ（ｋｙ） （２１）

Ｉｅ
２
与 Ｉ２统计量互为补充，共同监控系统的

运行状态。

２．３　控制限的确定
在离线获取正常数据后，样本 ｍ（ｍ＝１，

２，…，Ｎ）对应的统计值 Ｉ２（ｍ）、Ｉｅ
２
（ｍ）和 ＳＰＥ（ｍ）

可由２．２节式（１８）～式（２１）计算求出。同样，在
线监测过程中，采样时刻 ｋｔ的样本统计量 Ｉ２

（ｋｔ）、Ｉｅ
２
（ｋｔ）和 ＳＰＥ（ｋｔ）也可实时计算得出。通

过核密度估计（ＫｅｒｎｅｌＤｅｎｓｉｔｙＥｓｔｉｍａｔｉｏｎ）方法计
算正常样本统计特征的控制限（ＣｏｎｔｒｏｌＬｉｍｉｔ），绘
制 ＩＣＡ监测图，比较在线监测样本的统计值与控
制限的大小，若超过控制限，则认为该采样时刻的

样本存在异常。

在ＰＣＡ监测中，Ｈｏｔｅｌｌｉｎｇ的Ｔ２统计量分析和
ＳＰＥ统计图是提取数据关键特征的重要工具，而
这一方法是在假设潜变量的概率密度函数服从多

变量高斯分布的基础上进行的。然而在 ＩＣＡ监
测方法中，本文无法预先知道独立成分的统计分

布情况，因此，统计量的控制限不能直接通过某一

具体分布求取。本文采用核密度估计方法计算

Ｉ２、Ｉｅ
２
和 ＳＰＥ的控制限。对于核 Ｋ的单变量核密

度估计量ｆ^（ｑ）可表示为

ｆ^（ｑ）＝ １
ｎｏｈ∑

ｎｏ

ｉ＝１
Ｋ ｑ－ｑｉ( )ｈ

（２２）

式中：ｑ为估计数据点；ｑｉ为观测值；ｈ为平滑参
数；ｎｏ为观测值的数量；Ｋ为核函数。因此，核估
计量是观测出“波动”的总和。核函数 Ｋ定义了
这种“波动”的模式，以及需要满足以下条件：

∫
＋∞

－∞
Ｋ（ｑ）ｄｑ＝１ （２３）

核函数的选择对模型影响有限，而高斯核

２４８
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　第 ５期 吴明功，等：基于复杂网络的空中交通复杂性识别方法

函数对于大多数模型都是适用的，选其作为核

函数。求取 ＩＣＡ监测中的控制限主要有如下
３个步骤：

步骤１　通过离线正常数据计算 Ｉ２、Ｉ２ｅ和 ＳＰＥ
统计量。

步骤２　使用单变量核密度估计量计算 Ｉ２、Ｉ２ｅ
和 ＳＰＥ统计量的密度函数。

步骤３　选择９９％置信水平的点作为该统计
量的控制限。

与通过 Ｈｏｔｅｌｌｉｎｇ的 Ｔ２统计量获取控制限相
比，使用核密度估计方法求取控制限的主要优势

在于与数据联系更紧密。

２．４　贡 献 图

通过 Ｉ２、Ｉｅ
２
和 ＳＰＥ三个统计量的 ＩＣＡ监测图

可以在线识别出数据的异常情况，然而，监测图只

能反映异常是否存在，不能诊断出是何种故障或

是哪些变量的问题导致了异常的发生。以空中交

通复杂性识别为例，监测图仅能体现该状态下空

域是否超出控制限，进入拥挤状态，而不能反映出

拥挤产生的原因。因此，贡献图 （Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎ
Ｐｌｏｔｓ）方法是 ＩＣＡ异常诊断中分析故障原因的重
要方法。当采样时刻 ｋｔ发生异常，画出该时刻各
统计量的监测变量贡献图，能够反映各监测变量

对于模型或残差的影响大小。

在 ＩＣＡ监测中，变量 ｘ（ｋｔ）对于 Ｉ２（ｋｔ）和

Ｉ２ｅ（ｋｔ）的贡献可分别由式（２４）和（２５）表示：

ｘｃｄ（ｋｔ）＝
Ｑ－１Ｂｄ^ｓｎｅｗｄ（ｋｔ）
Ｑ－１Ｂｄ^ｓｎｅｗｄ（ｋｔ）

ｓ^ｎｅｗｄ（ｋｔ） （２４）

ｘｃｅ（ｋｔ）＝
Ｑ－１Ｂｅ^ｓｎｅｗｅ（ｋｔ）
Ｑ－１Ｂｅ^ｓｎｅｗｅ（ｋｔ）

ｓ^ｎｅｗｅ（ｋｔ） （２５）

式中：变量贡献值的平方和分别等于该采样时刻

Ｉ２、Ｉ２ｅ的值，即 ｘｃｄ（ｋｔ）ｘ
Ｔ
ｃｄ（ｋｔ）＝Ｉ

２
（ｋｔ），ｘｃｅ（ｋｔ）

ｘＴｃｅ（ｋｔ）＝Ｉ
２
ｅ（ｋｔ）。同样，ＳＰＥ统计量的变量贡献值

也可以计算出来。采样时刻 ｋｔ，ＳＰＥ统计量的定

义由式（１９）可知，有 ＳＰＥ（ｋｔ）＝ｅ
Ｔ
（ｋｔ）ｅ（ｋｔ）。因

此，向量 ｅ（ｋｔ）包含了每个监测变量特有的预测
误差，绘制 ｅ（ｋｔ）各元素的柱状图作为 ＳＰＥ统计
量的贡献图。

３　方法流程
基于此，本文提出了一种基于复杂网络理论

的飞行状态网络建模方法，在此基础上，通过 ＩＣＡ
异常诊断方法在线评估空中交通复杂性，将超出

控制限的样本称为拥挤样本，低于控制限的，认为

其较为流畅，以此监测空中交通拥挤。本文方法

主要流程如图３所示。
由图３可知，提出的空中交通复杂性评估方

法主要分为２个步骤：复杂网络建模与 ＩＣＡ在线
监控。其中，ＩＣＡ在线监控空中交通复杂性状况
的步骤如下。

１）离线训练阶段
步骤 １　收集空中交通运行流畅状态（正常

状态）下的数据作为训练集。

步骤２　对训练集进行预处理（中心化），之
后进行白化处理，以消除变量之间的相关性。

步骤３　利用 ＦａｓｔＩＣＡ算法计算混合矩阵 Ａ
和解混矩阵 Ｗ。

步骤４　计算 ＳＰＥ、Ｉ２和 Ｉｅ
２
统计量。

步骤５　利用核密度估计方法计算各统计量
的控制限。

图 ３　本文方法主要流程

Ｆｉｇ．３　Ｍａｉｎｆｌｏｗｏｆｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

３４８
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　　２）在线监控阶段
步骤１　以待监测的数据为测试集，进行预

处理。

步骤２　在线计算监测数据的 ＳＰＥ、Ｉ２和 Ｉｅ
２

统计量，评估空中交通复杂性。

步骤３　若某统计量大于对应控制限，则认
为该采样时刻空中交通拥挤；否则认为空中交通

流畅。

４　仿真分析

为了验证本文方法的有效性，首先对空中交

通态势进行仿真，考察在仿真环境中的监测效果；

其次以 ＺＰＰＰ昆明长水机场进近阶段数据为监测
样本，对某日１５：４０—１６：０５期间的空中交通情况
进行动态评估。

４．１　数据采集

在仿真场景中，空域大小设置为 ２００ｋｍ×
２００ｋｍ。为了方便描述空域飞机分布情况，随机
产生一批飞机但其位置服从特定分布，且从样本

多样性角度考虑，本文假设飞机位置服从均匀分

布、正态分布和指数分布，且 ｘ、ｙ坐标值之间相互
独立。首先，本文认为飞机（节点）数对空中交通

复杂性影响最大，这在飞行状态网络结构中能够

体现。以飞机位置服从均匀分布为例，节点数

Ｎ＝４０，８０，其网络结构变化可如图４所示。
固定空域中，当节点数很少时，如图 ４（ａ）所

示，节点之间相互连接，但网络仍不是全连通的；

当节点数量增加到８０时，如图４（ｂ）所示，网络全
连通，且随着飞机数量的增多，网络规模进一步扩

大。经 过 大 量 测 试 发 现，该 空 域 中 节 点 数

Ｎ＝４０时，空中交通仍比较流畅，结论的依据是大
部分样本中的飞行冲突数量都小于 ５。这里，二
维平面中飞行冲突定义为两机间隔小于 ５ｍｉｎ。
因此，本文采集节点数 Ｎ＝２０，３０，４０且服从均匀
分布的样本各５０组，作为正常数据集。飞机位置
服从均匀分布是一种空域利用率最高的理想状

态，一般情况下，民航飞机按照机场进近区域飞
行，军航飞机根据作训任务的不同，灵活选择空域

或航线，鲜有文献对位于空域中的飞机位置分布

规律进行统计分析。这里，为了方便描述，本文假

设飞机位置服从正态分布和指数分布，且节点数

均为 Ｎ＝８０，网络结构如图５所示。
与图４（ｂ）相比，同样是８０个节点，节点之间

紧密程度由强至弱依次为：指数分布，正态分布，

均匀分布。特别是飞机坐标服从指数分布时，大

图 ４　网络结构随节点数增多的变化情况

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｉｎｃｒｅａｓｅｏｆ

ｎｏｄｅｎｕｍｂｅｒ

量飞机聚集在中心位置，飞行冲突突出，空中交通

复杂程度过高，拥挤严重。本文以这 ２种情况的
样本为在线监测测试集，逐渐减少节点数，考察提

出的方法对空中交通拥堵识别的效果。

在实际飞行场景中，本文以 ＺＰＰＰ昆明长水
机场进近阶段数据为样本，选择交通流畅的样本

训练后，对某日１５：４０—１６：０５期间的空中交通情
况进行了动态评估。每隔 ５ｍｉｎ，以快照（Ｓｎａｐ
ｓｈｏｔ）的形式记录下实时的空中交通情况，这样动
态复杂网络被离散为 ６个静态子网络（Ｓｕｂｎｅｔ
ｗｏｒｋｓ），通过提出的方法对空中交通状况进行在
线监控。

４．２　仿真场景
首先，本文从静态子网络的角度出发，考察该

方法的有效性。即在空域中随机产生一批飞机，

记录下此时的飞机位置信息，收集若干样本作为

测试集，在离线训练好的模型中在线监测。采集

飞机数量Ｎ＝２０，３０，４０且服从均匀分布的样本

４４８
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图 ５　相同节点数不同分布时网络结构的差异

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｔｈｅｓａｍｅ

ｎｏｄｅｎｕｍｂｅｒｂｕｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｎｏｄｅｓ

各５０组，作为正常数据集，且这些数据中飞行冲
突数量均小于 ５。首先，本文探究所提方法在飞
机数量增加时对空中交通拥堵的识别效果，测试

集为服从均匀分布的 ５０组节点数量均为 Ｎ＝５０
的样本，其中，飞行冲突数量均大于 ８。前 １５０个
样本为正常数据集，后 ５０个样本为监测数据集，
其结果如图６所示。

从图６中可以看出，提出的方法能够准确识
别空中交通异常。Ｉ２和 Ｉｅ

２
统计量从第 １５１个样

本开始监测到异常，不存在延迟和错误诊断。

ＳＰＥ统计量在训练过程中不稳定，导致控制限偏
高；在监测阶段，从第 １５１个样本起虽然 ＳＰＥ统
计值明显高于训练阶段统计值，但大部分仍略低

于控制限，未能判断为拥挤样本。

为了进一步说明是何种原因造成了交通拥

挤，本文给出第 １７５个样本的贡献图，变量 １～５
依次为环边数、平均点强、平均加权聚类系数、平

均点介数和网络效率指标，结果如图７所示。

图 ６　监测图（均匀分布且节点数为 ５０）

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｃｈａｒｔｓ（ｕｎｉｆｏｒｍｌｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄａｎｄ

ｎｏｄｅｎｕｍｂｅｒｅｑｕａｌｓｔｏ５０）

图 ７　变量对偏差的贡献

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｖａｒｉａｂｌｅｓｔｏｄｅｖｉａｔｉｏｎ

从图７中可以看出，网络效率对空中交通拥
堵影响最大，其次为环边数、平均加权聚类系数和

平均点强，平均点介数最弱。这是因为随着空域

中飞机数量的不断增加，网络结构趋于复杂，这些

从网络整体复杂度出发的指标最为敏感，而由于

网络结构类似于随机网络，平均点介数和平均加

权聚类系数指标相对变化较小。

另外，本文比较关心该方法在不同网络结构中

的效果，这里以飞机坐标服从正态分布和指数分布

的样本为测试集，训练集同上一试验。由于这２种
情况下交通状态明显拥堵，本文设置空域中的飞机

数量与训练集中相当，Ｎ＝４０，３０，２０，考察方法对复
杂性的评估能力，监测结果如图８所示。

图８（ａ）～图８（ｃ）服从正态分布，图 ８（ｄ）～
图８（ｆ）服从指数分布，且各组样本中节点数量从
４０依次减少到２０，监测样本中飞行冲突数量均大
于８。当飞机位置服从正态分布且节点数量 Ｎ＝
４０和３０时，如图８（ａ）、图８（ｂ）所示，拥堵情况被
部分统计量准确识别，验证了该方法对于不同结构

的有效性。当节点数量减少到２０时，如图８（ｃ）所
示，Ｉ２统计量的控制限因训练阶段的一个错误样
本而严重偏高，而ＳＰＥ和Ｉｅ

２
统计量的监测样

５４８
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图 ８　不同节点数和分布时的监测图

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｃｈａｒｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｄｅｎｕｍｂｅｒａｎｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

本与训练样本存在比较明显的差异，在控制限上

下波动，空中交通已经比较流畅。当飞机位置服

从指数分布时，如图 ８（ｄ）、图 ８（ｅ）和图 ８（ｆ）所
示，拥挤情况均被所有或部分统计量识别出来。

特别图８（ｆ）与图８（ｃ）相比，虽然节点数均为 ２０，
但指数分布的异常情况被 ＳＰＥ统计量识别出来，
说明了相同飞机数量的情况下，指数分布比正态

分布更加拥挤。上述试验验证了该方法对于静态

网络的复杂性识别有效性，样本中各网络相互独

立，没有时间上的先后顺序。

４．３　空管运行场景
在实际空管运行场景中，本文以 ＺＰＰＰ昆明

长水机场进近阶段数据为样本，对某日 １５：４０—
１６：０５期间的空中交通情况进行动态评估。每隔
５ｍｉｎ，以快照的形式记录下实时的空中交通情

况，这样动态复杂网络被离散为６个静态子网络，
如图９所示。

进近阶段空中交通态势如图 ９所示，一个动
态复杂网络按照相同的时间间隔 ５ｍｉｎ离散为
６个静态子网络，客观反映了空中交通态势的动
态变化过程。通过复杂网络建模，雷达管制实况

可抽象为如图１０所示的网络结构图。
从图１０可以比较直观地看出，随着将飞机从

进近阶段向机场管制区域移交，空中交通态势的

总体趋势从拥挤逐渐转变为流畅。然而，本文需

要一种研究方法对空中交通复杂性进行定性的分

析。因此，本文在该场景下验证提出方法的有效

性。为了获得理想的监测效果，本文将管制区容

量考虑在内，在大量的真实数据中选择了５０个交
通流畅的正常样本作为训练集。在表１中列出了

６４８
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　第 ５期 吴明功，等：基于复杂网络的空中交通复杂性识别方法

图 ９　进近阶段不同时刻雷达屏幕截图

Ｆｉｇ．９　Ｒａｄａｒｓｃｒｅｅｎｓｈｏｔｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓｉｎｐｈａｓｅｏｆａｐｐｒｏａｃｈｉｎｇ

图 １０　进近阶段不同时刻离散子网络

Ｆｉｇ．１０　Ｄｉｓｃｒｅｔｅｓｕｂｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓｉｎｐｈａｓｅｏｆａｐｐｒｏａｃｈｉｎｇ

７４８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

部分样本的５个拓扑指标。通过核密度估计方法
计算出的 ＳＰＥ、Ｉ２和 Ｉｅ

２
统计量的控制限分别为

３．３３５７×１０－２９、１５．３４５２和９．７５２１。在异常监测
阶段，６组样本的拓扑指标和对应的 ＳＰＥ、Ｉ２和 Ｉｅ

２

统计值如表２所示。
将监测样本统计值与控制限比较，本文发现

ＳＰＥ和 Ｉ２统计量识别到了部分异常情况，而 Ｉｅ
２

统计量总是低于控制限。ＳＰＥ统计量判断前 ４个
样本为拥挤态势，而 Ｉ２统计量识别到前 ２个样本
为拥挤态势，说明 ＳＰＥ统计量相较于 Ｉ２统计量对
指标的变化更加敏感。在这 ６个采样时刻中，根
据 ＳＰＥ和 Ｉ２统计量的评估结果，态势从拥挤到流
畅的复杂性排序均为：１＞２＞３＞４＞６＞５，差异仅
在于２个统计量对于指标变化的敏感程度。

表 １　部分训练样本拓扑指标值

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｏｍｅｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｉｎｄｉｃａｔｏｒｖａｌｕｅｓｏｆ

ｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓ

样本序号 ＬＮ ＮＳ ＣＣ ＢＣ ＮＥ

１ ５３ ９．７５４６ ０．８１３４ ０．０２１９ ４０．１２５０

２ ４１ ９．１４５８ ０．８２７４ ０．０２９３ ２０．５６９４

３ ６０ １０．８８３２ ０．８４２７ ０．０１２９ ３５．４１１３

４ ４２ ８．４３３９ ０．７７５３ ０．０３４５ ２０．８８２２

５ ５９ １１．９７７７ ０．８５２３ ０．０１５４ ２４．７９０２

６ ５２ ９．５６７７ ０．８１７６ ０．０２１１ ２７．１０５３

７ ５０ ９．６１７３ ０．８０３６ ０．０２２８ ３１．４９４１

８ ２０ １１．５７０１ ０．７２３４ ０．０２９２ ２１．４７８３

９ ４１ ７．７９６３ ０．８１３３ ０．０３１０ １９．４８０９

     

５０ ６０ １４．５３６２ ０．８５５２ ０．０１３９ ２４．１６３０

因此，本文认为在进近区域的空中交通复杂性识

别中，在判断空中态势是否拥挤时，ＳＰＥ和 Ｉ２统
计量都应给予充分关注。为了验证提出方法的评

估效果，利用文献［１９］中的聚类算法测试同样的
管制运行数据，与本文方法进行比较。文献［１９］
将不同维度和阶段的拓扑指标组合成一个综合复

杂性指标向量，使用 Ｋｍｅａｎｓ算法将样本依据空
中交通复杂性划分为３类。各指标和评估结果如
表３所示，表中：Ｅｉ，ｊ为第 ｉ层第 ｊ级的边数，Ｃｉ，ｊ为
该层级的聚类系数。

从复杂性评估等级可以看出，前 ２个样本被
识别为“高”等级，第 ４个样本为“中”，其余样本
为“低”，复杂性的总体变化趋势与所提方法的结

果几乎相同，但个别样本的结果存在差异。从方

法的角度看，聚类算法缺乏训练过程，因此获得的

复杂性等级是相对测试样本自身而言的。该模型

受类别数 ｋ的影响；而在提出方法中，控制限是通
过大量顺畅样本训练获得的，复杂性评级对指导

飞行活动更具有参考意义。从仿真结果看，聚类

算法认为第３个样本复杂性等级为“低”，第 ４个
样本是“中”，但所提方法识别出前 ４个样本为复
杂样本，且等级从高到低依次为：１＞２＞３＞４＞
６＞５。从图１０中可以看出第 ３个样本的复杂性
明显比第 ４个更高。在类别数 ｋ＝２的条件下再
次测试，此时，前４个样本被评价为“高”，后 ２个
样本被评价为“低”，结果与所提方法相同。此试

验说明了聚类算法受类别数 ｋ的影响较大，进一
步验证了此方法的有效性与鲁棒性。

表 ２　监测样本拓扑指标值和 ＳＰＥ、Ｉ２和 Ｉ２ｅ统计值

Ｔａｂｌｅ２　ＴｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｉｎｄｉｃａｔｏｒｖａｌｕｅｓｏｆｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｓａｍｐｌｅｓａｎｄｓｔａｔｉｓｔｉｃｖａｌｕｅｓｏｆＳＰＥ，Ｉ２ａｎｄＩ２ｅ

时刻序号 时刻 ＬＮ ＮＳ ＣＣ ＢＣ ＮＥ ＳＰＥ Ｉ２ Ｉｅ
２

１ １５：４０：４３ ２０７ ２３．６８１４ ０．９３４６ ０．００１３ １８５９８３ ７．４６７１×１０－２９ ２１．８６７４ ３．４６４４

２ １５：４５：４３ １２２ ２４．００９２ ０．９６４０ ０．００１０ １４５．３７０９ ５．２１８６×１０－２９ １６．７５８３ ４．５８９４

３ １５：５０：４３ ６５ １８．０２６１ ０．９５１９ ０．００３５ ４３．５３７８ ３．９２１４×１０－２９ １４．５４１３ １．９７６５

４ １５：５５：４４ ４４ １８２２３ ０．８９４１ ０．０１３５ ６５．３３６２ ３．６７６３×１０－２９ １３．２８７６ ５．８７５４

５ １６：００：４３ ３３ ８．１４９０ ０．８８４７ ０．０１０１ ４６．４８６１ ９．８１２５×１０－３０ ６．２２１８ ２．６６４７

６ １６：０５：４３ ３９ １０．７９１１ ０．８９２８ ０．０１９４ ４１．８２２５ １．５８１９×１０－２９ ７．５４３９ ２．５４５２

表 ３　文献［１９］中 Ｋｍｅａｎ算法对相同样本的复杂性识别结果

Ｔａｂｌｅ３　ＣｏｍｐｌｅｘｉｔｙｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＫｍｅａｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｔｈｅｓａｍｅｓａｍｐｌｅｉｎＲｅｆ．［１９］

时刻序号 时刻 Ｎ Ｅ１，１ Ｃ１，１ Ｅ１，２ Ｃ１，２ Ｅ２，１ Ｃ２，１ Ｅ２，２ Ｃ２，２ 等级

１ １５：４０：４３ ２４ ８７ ０．９３４６ ７１ ０．９２３８ ６６ ０．９５４７ ７２ ０．９５５８ 高

２ １５：４５：４３ １８ ７２ ０．９６４０ ８１ ０．９６２７ ４５ ０．９４３１ ６４ ０．９４２５ 高

３ １５：５０：４３ １４ ６６ ０．９３１９ ５１ ０．９２５４ ４１ ０．９２２１ ３５ ０．９２７６ 低

４ １５：５５：４４ １３ ５８ ０．９１４１ ５２ ０．９１２４ ４５ ０．９３５０ ３３ ０．８９８８ 中

５ １６：００：４３ １１ ３５ ０．８８４７ ３４ ０．８８２１ １８ ０．８８４６ １６ ０．８８５６ 低

６ １６：０５：４３ １２ ４１ ０．８９２８ ４０ ０．８８１７ ２３ ０．８８３２ ２５ ０．８５３０ 低
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　第 ５期 吴明功，等：基于复杂网络的空中交通复杂性识别方法

５　结　论
１）针对战略层面冲突探测与解脱特点，本文

提出了一种基于复杂网络分析和 ＩＣＡ异常监测
算法的空中交通复杂性识别方法，弥补了中期冲

突探测系统对空中交通态势整体评估的不足。

２）通过构建飞行状态网络，利用拓扑指标与
空中交通复杂性建立映射关系，选择的指标能够

较全面地刻画网络结构和性能，为了客观地评估

空中交通状况，引入了 ＩＣＡ监测的黑盒方法，通
过训练交通顺畅样本计算控制限，将测试样本的

ＳＰＥ、Ｉｅ
２
和 Ｉ２统计量与控制限比较来识别复杂情

况，克服了其他评估方法阈值设置的主观性问题。

３）在仿真场景和管制运行的真实场景中，
３个统计指标从不同角度反映复杂性，互为补充，
较好地监测空中交通态势，方法稳定性、普适性

较强。

本文方法仅从空域的情况分析了空域中的交

通复杂情况，空域情况是相对管制员而言的。因

此，后期结合管制员的管制难度和工作负荷对空

域复杂性进行分析，将能够更有针对性的体现空

中交通情况。
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１４８３１４９２．

［１０］ＨＹＶＡＲＮＥＮＡ，ＯＪＡＥ．Ｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ：Ａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｓａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，２０００，１３（４５）：

４１１４３０．

［１１］ ＬＥＥＪＭ，ＹＯＯＣＫ，ＬＥＥＩＢ．Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｐｒｏｃｅｓｓｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇ

ｗｉｔｈｉｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｍｐｏｎｅｎｔａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｃｅｓｓ

Ｃｏｎｔｒｏｌ，２００４，１４（５）：４６７４８５．

［１２］ＴＡＮＧＪＪ，ＷＡＮＧＹＨ，ＬＩＵＦ．Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｉｎｇｔｒａｆｆｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

ｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａＡ：ＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓａｎｄＩｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１３，３９２：４１９２４２０１．

［１３］ ＴＡＲＪＡＮ Ｒ．Ｄｅｐｔｈｆｉｒｓｔｓｅａｒｃｈａｎｄｌｉｎｅａｒｇｒａｐｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

［Ｃ］∥Ｓｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎＳｗｉｔｃｈｉｎｇ＆ ＡｕｔｏｍａｔａＴｈｅｏｒｙ．Ｐｉｓｃａｔ

ａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，１９７１：１１４１２１．

［１４］ＦＲＥＥＭＡＮＬＣ．Ａｓｅｔｏｆｍｅａｓｕｒｅｓｏｆｃｅｎｔｒａｌｉｔｙｂａｓｅｄｏｎｂｅ

ｔｗｅｅｎｎｅｓｓ［Ｊ］．Ｓｏｃｉｏｍｅｔｒｙ，１９９７，４０（１）：３５４１．

［１５］ＷＡＮＧＸＹ，ＬＩＪＱ．Ｄｅｔｅｃｔｉｎｇｃｏｍｍｕｎｉｔｉｅｓｂｙｔｈｅｃｏｒｅｖｅｒｔｅｘ

ａｎｄｉｎｔｉｍａｔｅｄｅｇｒｅｅｉｎｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａＡ：Ｓｔａｔｉｓ

ｔｉｃａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＩｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１３，３９２：２５５５２５６３．

［１６］ＷＡＮＧＸＹ，ＣＡＯＪＹ，ＬＩＲ，ｅｔａｌ．Ａｐｒｅｆｅｒｅｎｔｉａｌａｔｔａｃｈｍｅｎｔ

ｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙｌｉｎｋａｄｄｉｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｉｎｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅ

ｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｉｎｔｅｒｄｅｐｅｎｄｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａＡ：Ｓｔａｔｉｓｔｉ

ｃａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＩｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１７，４８３：４１２４２２．

［１７］ＰＡＴＥＲＡＲＰ．Ｓｐａｃｅｖｅｈｉｃｌｅｃｏｎｆｌｉｃｔｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｅｌｌｉｐｓｏｉｄａｌ

ｃｏｎｆｌｉｃｔｖｏｌｕｍｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍ

ｉｃｓ，２００７，３０（６）：１８１８１８２１．

［１８］ＳＩＭＯＧＬＯＵＡ，ＭＡＲＴＩＮＥＢ，ＭＯＲＲＩＳＡＪ．Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｐｅｒｆｏｒｍ

ａｎｃｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｏｆｄｙｎａｍｉｃｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｐｒｏｃｅｓｓｅｓｕｓｉｎｇｓｔａｔｅ

ｓｐａｃｅｍｏｄｅｌｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｃｏｍｐｕｔｅｒｓ＆ ＣｈｅｍｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

２００２，２６（６）：９０９９２０．

［１９］ＷＡＮＧＨ，ＳＯＮＧＺ，ＷＥＮＲ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｅｖｏｌｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃ

ｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｉｒｔｒａｆｆｉｃｓｉｔｕａｔｉｏｎｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔ

ｗｏｒｋｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１６，５８：

５１８５２８．

　作者简介：

　吴明功　男，硕士，教授，硕士生导师。主要研究方向：空中交

通管理、管制指挥与安全。

叶泽龙　男，硕士研究生。主要研究方向：空中交通管制指挥

与安全。

温祥西　男，博士，讲师。主要研究方向：空管自动化技术。

蒋旭瑞　男，硕士研究生。主要研究方向：冲突探测与解脱

技术。
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Ａｉｒｔｒａｆｆｉｃｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ
ＷＵＭｉｎｇｇｏｎｇ１，２，ＹＥＺｅｌｏｎｇ１，２，３，ＷＥＮＸｉａｎｇｘｉ１，２，，ＪＩＡＮＧＸｕｒｕｉ４

（１．ＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｌｌｉｓｉｏｎＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

３．Ｕｎｉｔ９５１７８ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｎａｎｎｉｎｇ５３００４９，Ｃｈｉｎａ；　４．Ｕｎｉｔ９４１１６ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｈｅｔｉａｎ８４８０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｄｅｎｔｉｆｙｉｎｇｔｈｅｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｏｆａｉｒｔｒａｆｆｉｃｉｓａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｔａｓｋｉｎａｉｒｔｒａｆｆｉｃｍａｎａｇｅｍｅｎｔ．Ｍｏｓｔ
ｃｕｒｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｒｅｕｓｕａｌｌｙｔｅｓｔｅｄｕｓｉｎｇｓｏｍｅｍａｃｒｏｉｎｄｅｘｅｓ，ｓｕｃｈａｓａｉｒｃｒａｆｔｄｅｎｓｉｔｙ，ａｉｒｃｒａｆｔｃｌｕｓｔｅｒｓ，
ｓｔｒａｎｄｅｄｄｅｇｒｅｅ，ａｎｄｓｏｏｎ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅａｉｒｔｒａｆｆｉｃｓｉｔｕａｔｉｏｎｉｓｄｅｓｃｒｉｂｅｄｆｒｏｍｔｈｅｐｅｒｓｐｅｃｔｉｖｅｏｆｃｏｍｐｌｅｘ
ｎｅｔｗｏｒｋｓ：ａｉｒｃｒａｆｔｉｎａｉｒｓｐａｃｅａｒｅｒｅｇａｒｄｅｄａｓｎｏｄｅｓａｎｄｅｄｇｅｓｆｏｒｍｗｉｔｈｉｎＡｉｒｂｏｒｎｅＣｏｌｌｉｓｉｏｎＡｖｏｉｄａｎｃｅＳｙｓ
ｔｅｍ（ＡＣＡＳ）ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒａｎｇｅｓ．Ｔｈｅｄｙｎａｍｉｃａｉｒｔｒａｆｆｉｃｓｉｔｕａｔｉｏｎｉｓｓｔｕｄｉｅｄｂｙｓｅｌｅｃｔｉｎｇｔｏｐｏｌｏｇｉｃａｌｃｈａｒ
ａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｉｎｄｅｘｅｓｓｕｃｈａｓｌｏｏｐｎｕｍｂｅｒｓ，ｎｏｄｅｓｔｒｅｎｇｔｈ，ａｖｅｒａｇｅｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ｂｅｔｗｅｅｎｎｅｓｓｃｅｎｔｒａｌｉｔｙ
ａｎｄｎｅｔｗｏｒｋｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ＩｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔＣｏｍｐｏｎｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ（ＩＣＡ）ｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｃｏｇｎｉｚｅａｉｒｔｒａｆｆｉｃ
ｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｏｎｌｉｎｅａｎｄｔｒｅａｔｔｈｅｓｍｏｏｔｈｔｒａｆｆｉｃａｓａｔｒａｉｎｉｎｇｄａｔａｓｅｔ．Ｔｈｅｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎｉｓｒｅｃｏｇｎｉｚｅｄａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏ
ｔｈｅｃｈａｎｇｅｓｏｆＳＰＥｓｔａｔｉｓｔｉｃ，Ｉ２ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｎｄＩｅ

２ｓｔａｔｉｓｔｉｃ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄ
ｈａｓｔｈｅａｂｉｌｉｔｙｔｏｉｄｅｎｔｉｆｙａｉｒｔｒａｆｆｉｃｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｗｅｌｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｉｒｔｒａｆｆｉｃｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙ；ｔｒａｆｆｉｃｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ；ｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ；ＩｎｄｅｐｅｎｄｅｎｔＣｏｍ
ｐｏｎｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ（ＩＣＡ）；ａｉｒｔｒａｆｆｉｃｍａｎａｇｅｍｅｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０７０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１２３０１７：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１２３０．１１０８．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（７１８０１２２１）；ＳｈａａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＲｅｓｅａｒｃｈ Ｐｌａｎ

（２０１８ＪＱ７００４）

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

０５８
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０６２５；录用日期：２０１９０９２２；网络出版时间：２０１９１０１５１１：３７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１４．１５５２．００５．ｈｔｍｌ
　基金项目：航空科学基金 （２０１８ＺＥ５６０１３）；江西省自然科学基金 （２０１７１ＢＡＢ２０６０３３）；江西省重点研发计划 （２０１７１ＢＢＥ５００１１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｇｙｆ＿２６７２＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：高延峰，方向恩，熊俊，等．ＣＦＲＰ／钛合金叠层构件陀螺铣孔方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：８５１８６１．
ＧＡＯＹＦ，ＦＡＮＧＸＥ，ＸＩＯＮＧＪ，ｅｔａｌ．ＴｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｏｆＣＦＲＰ／ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：８５１８６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３３０

ＣＦＲＰ／钛合金叠层构件陀螺铣孔方法
高延峰，方向恩，熊俊，肖建华

（南昌航空大学 航空制造工程学院，南昌 ３３００６３）

　　摘　　　要：陀螺铣孔方法在普通螺旋铣孔的基础上，通过将铣刀倾斜一定的角度，使其
在自转的同时围绕孔中心轴线做圆锥摆动式公转，以减少轴向力、提高制孔质量。利用陀螺铣

孔方法对碳纤维增强复合材料（ＣＦＲＰ）／钛合金叠层构件进行制孔，分析了陀螺铣孔方法下制
孔入口和出口阶段的材料去除速率、刀具侧刃和底刃的切削比例、底刃速度零点等。与普通螺

旋铣孔相比，陀螺铣孔方法不会引起制孔入口和出口阶段材料去除速率的突变、其侧刃和底刃

切削比例变大、底刃速度零点不进行切削。通过试验研究了制孔轴向力、切削温度的变化情

况，发现陀螺铣孔方法可显著减小轴向力和切削温度。利用扫描电镜（ＳＥＭ）对孔壁的表面质
量进行了观测，发现陀螺铣孔方法可以消除 ＣＦＲＰ孔入口部位的分层现象，且 ＣＦＲＰ和钛合金
材料的过渡部位也未产生明显的损伤。研究结果表明，陀螺铣孔方法有助于提高 ＣＦＲＰ／钛合
金叠层构件的制孔质量，具有潜在的工业应用价值。

关　键　词：叠层构件；碳纤维增强复合材料（ＣＦＲＰ）；钛合金；螺旋铣孔；陀螺铣孔
中图分类号：ＴＨ１６２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０８５１１１

　　碳纤维增强复合材料（ＣａｒｂｏｎＦｉｂｅｒＲｅｉｎ
ｆｏｒｃｅｄＰｏｌｙｍｅｒ，ＣＦＲＰ）与钛合金的刚度、强度匹
配性好，且在电化学方面具有良好的相容性。在

飞机制造中，ＣＦＲＰ零件经常和钛合金零件通过
螺栓连接装配在一起。为了提高连接孔的位置精

度，通常将具有装配关系的零件预先装夹在一起，

然后一次性钻孔。在传统的钻削过程中，钻头横

刃的线速度接近于零，横刃区的材料主要靠挤压

形成切屑
［１］
。由于此加工工艺制孔过程中轴向

力大、温度高而经常导致 ＣＦＲＰ孔壁烧伤及孔出
口分层，所以有学者提出改变麻花钻几何参数和

几何形状的加工方法，如锯钻
［２］
、烛芯钻

［２］
、偏心

锯钻
［３］
和偏心烛芯钻

［４］
等。也有学者提出了不

同的制孔工艺，如螺旋铣孔、超声辅助螺旋铣孔、

以磨代钻和倾斜螺旋铣孔等加工工艺。其中螺旋

铣孔具有易操作、成本低和制孔质量高等优点，在

现代飞行器制造中被广泛应用。

Ｆａｎｇｍａｎｎ［５］、Ｄｅｎｋｅｎａ［６］和 Ｂｒｉｎｋｓｍｅｉｅｒ［７８］等
从螺旋铣孔机理出发，指出螺旋铣孔工艺由立式

铣刀侧刃的周铣以及底刃的插铣 ２部分组成，并
通过数学推导得出了周铣、插铣产生的未变形切

屑的数学表达式以及切屑体积比，结果发现该值

和刀具直径、孔径有关。经研究发现，周铣、插铣

产生的切屑体积比对制孔质量有较大的影响。

Ｄｅｎｋｅｎａ等［６，９］
采用 ＴｉＡｌＮ涂层整体硬质合金立

铣刀对 ＣＦＲＰ／钛合金叠层材料构件螺旋铣孔工
艺进行了研究。陆翠

［１０］
针对 ＣＦＲＰ／钛合金加工

性能上的巨大差异探索研究了叠层材料的变参数

螺旋铣孔工艺，确定了变参数的最优位置。邵振

宇等
［１１］
研究对比了普通钻削和超声辅助钻削

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005002&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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２种加工工艺，结果表明超声辅助钻削的钻削力
和扭矩分别降低了４１．４６％ ～４６．３２％和４１．６１％ ～
４８．９４％，可有效缓解 ＣＦＲＰ出入口分层、撕裂等
损伤。李哲等

［１２］
提出了一种基于新刀刀具（八面

钻）的钛合金旋转超声辅助钻削技术，结果显示

该加工技术极大地降低了钛合金出入口毛刺。

虽然螺旋铣孔极大地提高了 ＣＦＲＰ／钛合金
叠层构件的制孔质量，但是 ＣＦＲＰ的入口剥离、叠
层部位烧伤、孔壁被钛合金切屑刮伤等缺陷常有

发生。为了进一步提高 ＣＦＲＰ的制孔质量，Ｔａｎａ
ｋａ等［１３］

对陀螺铣孔工艺的制孔原理以及制孔质

量进行了研究。发现相对于螺旋铣孔，球头铣刀

在陀螺铣孔工艺下可以极大地提高碳纤维复合材

料的制孔质量。吴勇波等
［１４１６］

和方向恩
［１７］
对陀

螺铣孔的运动学特性进行了分析，并研究了该工

艺下 ＣＦＲＰ的制孔质量。
本文在上述基础上研究了 ＣＦＲＰ／钛合金叠

层构件的陀螺铣孔工艺，并研究了切削力的变化

规律和孔壁质量的形成机理。

１　陀螺铣孔过程

１．１　陀螺铣孔方式
陀螺铣孔方式如图１所示。铣刀轴线和孔中

心轴线成一夹角 θ，铣刀在围绕自身轴线自转的
同时，围绕孔中心轴线做圆锥摆动式公转，并沿孔

中心轴线方向进给，从而通过铣削方式完成制孔

过程。

图１中，Ｄ为被加工孔的直径，θ为铣刀倾
角，ｎ为铣刀自转速度，ｖｈ为铣刀轴向进给速度，ｖｆ
为铣刀中心沿螺旋线的进给速度，ｅ为偏心距，ａｐ
为螺距，α为螺旋升角。与普通的螺旋铣孔技术
相比，该方法铣刀轴线倾斜了一固定角度，铣刀侧

刃不与已加工表面接触，可以减少切屑与已加工

表面之间的摩擦，同时也避免了铣刀侧刃螺旋槽

对纤维的向上导向作用引发的ＣＦＲＰ入口剥离，

图 １　陀螺铣削制孔

Ｆｉｇ．１　Ｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｂｙｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇ

而且侧刃与孔壁之间的空隙可以使高压冷空气直

接吹至孔底，降低切削温度，提高制孔质量。

１．２　基本几何模型
图２为陀螺铣孔的基本几何模型，其中，Ｄ的

大小可由式（１）计算得到：
Ｄ＝２ｅ＋ｄｃｏｓθ （１）

并且，根据铣刀直径 ｄ，铣刀倾角 θ和孔的深
度 ｈ，可以计算出孔的直径 Ｄ应满足式（２）的不
等式：

Ｄ≥ ｈｔａｎθ＋ ｄ
ｃｏｓθ

（２）

　　当 ｅ≥（ｄｃｏｓθ）／２时（见图 ２（ａ）），在加工过
程中，靠近孔中心轴线附近的材料不会被铣刀所

切除。当 ｅ＜（ｄｃｏｓθ）／２时（见图 ２（ｂ）），铣刀公
转轨迹会产生重叠，孔内的材料全部形成切屑并

被切除。本文主要对图 ２（ｂ）所示的加工条件进
行研究，其中，Ｎ为公转速度。

图 ２　偏心距对陀螺铣孔的影响

Ｆｉｇ．２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｅｃｃｅｎｔｒｉｃｄｉｓｔａｎｃｅｏｎｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇ

１．３　孔壁形成过程与材料去除速率
根据加工过程中被加工孔截面形状的变化规

律，可以将陀螺铣孔过程表示为以下几个典型阶

段，如图３所示。
图３表明，陀螺铣孔从总体上可以大致分成

４个典型阶段。第１阶段（见图３（ａ））：从铣刀开
始切入工件，到铣刀底刃与孔入口中心点接触。

在这一阶段中，铣刀的公转轨迹在孔的上表面

图 ３　陀螺铣孔过程

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇ

２５８
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不重叠，工件上形成截面形状为三角形的环形槽，

材料去除速率逐渐增大。第 ２阶段（见图 ３（ｂ））：
铣刀底刃完全切入被加工孔内，完成孔入口处的

切削。在这一阶段中，铣刀的公转轨迹在孔上表

面产生重叠，材料去除速率逐渐增大。第 ３阶段
（见图３（ｃ））：铣刀底刃开始切出工件，此时孔底
中心的一小部分材料自然脱落。这一阶段属于稳

定切削阶段，材料去除速率保持不变。第 ４阶段
（见图 ３（ｄ））：铣刀底刃完全切出工件，整个制孔
过程完成。在这一阶段中，材料去除速率逐渐

减小。

根据图３所表示的不同加工阶段，通过积分
即可求得在整个加工过程中材料去除速率随切削

时间的变化规律。本文采用 ＭＡＴＬＡＢ软件计算
了陀螺铣孔和普通螺旋铣孔在被加工孔的入口和

出口处的材料去除速率，加工参数设定为：被加工

孔直 径 １０ｍｍ、铣 刀 直 径 ６ｍｍ、公 转 速 度
１００ｒ／ｍｉｎ、自转速度 １０００ｒ／ｍｉｎ、轴向进给速度
４ｍｍ／ｍｉｎ，铣刀倾角５°，计算结果如图４所示。

从图４可以看出，陀螺铣孔与普通螺旋铣孔
在被加工孔的入口和出口处具有截然不同的加工

特性。普通螺旋铣孔在刀具公转一周的时间内即

可完成被加工孔入口以及出口处的切削，材料去

除速率发生突变。这会带来切削力的急剧变化，

影响加工质量。而陀螺铣孔时，刀具需要公转多

图 ４　孔入口与出口处的材料去除速率

Ｆｉｇ．４　Ｍａｔｅｒｉａｌｒｅｍｏｖａｌｒａｔｅａｔｅｎｔｒａｎｃｅａｎｄｅｘｉｔｏｆｈｏｌｅ

圈才能完成入口和出口处的切削，材料去除速率

在孔入口和出口处呈现逐渐变化的趋势，从而避

免了切削力的突变，可以减少 ＣＦＲＰ的入口和出
口处的材料分层和剥离现象，有助于提高加工

质量。

１．４　侧刃和底刃切削比例
在陀螺铣孔过程中，铣刀的底刃和侧刃同时

参与切削。图５为在半径 Ｒｉ的任意圆圆柱侧面
上刀具底刃铣削和侧刃铣削区域的示意图。可

见，在圆柱体侧面上刀具底刃和侧刃同时参与了

切削，而且两者的切削比例随着圆柱体半径 Ｒｉ的
改变而改变。为了求得铣刀侧刃和底刃的切削比

例，将铣刀和被加工孔沿孔轴线方向进行投影，结

果如图６所示。
在图６中，由于铣刀倾斜，所以其投影为椭圆

图 ５　侧刃与底刃铣削示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｉｄｅｅｄｇｅａｎｄ

ｂｏｔｔｏｍｅｄｇｅｍｉｌｌｉｎｇ

图 ６　铣刀和被加工孔沿孔轴线方向的投影

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｏｆｍｉｌｌｉｎｇｃｕｔｔｅｒａｎｄｈｏｌｅ

ａｌｏｎｇｈｏｌｅａｘｉｓ

３５８
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形状。其中，Ｏ１和 Ｏ２分别为被加工孔的中心和
铣刀的中心；Ｒｉ取值范围为［０，Ｄ／２］，该圆弧的
周长为 ＵＲｉ，该圆弧与铣刀有一交线，即图中 β角
所对应的弧长为 Ｕｍｉ的一段圆弧。当 Ｒｉ＝Ｄ／２
时，Ｕｍｉ收缩为一点，在这种情况下铣刀底刃不参
与切削，只有铣刀侧刃参与切削。当 Ｒｉ＜（ｄ·
ｃｏｓθ）／２－ｅ时，Ｕｍｉ将变成一个圆，此时只有铣刀
底刃参与切削，铣刀侧刃不参与切削。只有当（ｄ·
ｃｏｓθ）／２－ｅ＜Ｒｉ＜Ｄ／２时，铣刀底刃和侧刃同时
参与切削。

为了计算底刃和侧刃切削比例，将 Ｒｉ圆柱面
上的刀具轨迹进行展开，结果如图７所示。

图 ７　在任意圆柱面上的刀具轨迹展开图

Ｆｉｇ．７　Ｅｘｐａｎｄｅｄｖｉｅｗｏｆｔｏｏｌｐａｔｈｏｎａｎ

ａｒｂｉｔｒａｒｙｃｙｌｉｎｄｒｉｃａｌｓｕｒｆａｃｅ

图７中，ａａ′为刀具底刃与任意圆的交线，其
长度为 Ｕｍｉ。当铣刀公转一周时，在以 Ｒｉ为半径
的圆柱面上铣刀底刃从 ａａ′移动到 ｂｂ′，沿水平方
向的移动距离为 ＵＲｉ。由于刀具在公转的同时，沿
孔轴线方向向下进给，所以在孔轴线方向上刀具

底刃的移动距离为一个螺距 ａｐ。此时铣刀底刃
的切削面积为四边形 ａｂｄｄ′所包围的面积，记为
Ａ２ｉ，铣刀侧刃切削的面积为四边形 ｃｄｃ′ｄ′所包围
的面积，记为 Ａ１ｉ。假设在以 Ｒｉ为半径的圆柱面
上，铣刀底刃的切削高度为 ｈ２ｉ，铣刀侧刃的切削
高度为 ｈ１ｉ，则 ａｐ＝ｈ１ｉ＋ｈ２ｉ。

根据图７可得
ｈ２ｉ
Ｕｍｉ

＝
ａｐ
ＵＲｉ
ｈ２ｉ ＝ａｐ

Ｕｍｉ
ＵＲｉ

（３）

ｈ１ｉ ＝ａｐ １－
Ｕｍｉ
Ｕ( )
Ｒｉ

（４）

Ａ１ｉ ＝ｈ１ｉ２πＲｉ （５）
Ａ２ｉ ＝ａｐＵｍｉ （６）

为了求得铣刀底刃和侧刃的切削体积，可以

令 Ａ１ｉ和 Ａ２ｉ沿孔底圆弧的径向进行积分，设 Ｖ１为
侧刃切削体积，则

Ｖ１ ＝２π∫ｈ１ｉＲｉｄＲｉ＝２π∫ａｐ １－ＵｍｉＵ( )
Ｒｉ

ＲｉｄＲｉ （７）

Ｖ１ ＝ａｐ∫２πＲｉ－２πＲｉＵｍｉＵ( )
Ｒｉ

ｄＲｉ＝

　　ａｐ∫（ＵＲｉ－Ｕｍｉ）ｄＲｉ （８）

Ｖ１ ＝ａｐＡ１ （９）
式中：Ａ１表示的区域如图 ７所示，其面积为孔投
影圆的面积减去刀具投影所得椭圆的面积，因此：

Ｖ１ ＝π
Ｄ２－ｄ２ｃｏｓθ

４
ａｐ （１０）

设 Ｖ２为底刃切削体积，则

Ｖ２ ＝∫Ａ２ｉｄＲｉ＝ａｐ∫ＵｍｉｄＲｉ＝ａｐＡ２ （１１）

式中：Ａ２表示的区域为图 ７中刀具投影所得到的
椭圆面积，因此：

Ｖ２ ＝π
ｄ２ｃｏｓθ
４
ａｐ （１２）

所以，铣刀侧刃和底刃的切削比例为

Ｖ１
Ｖ２
＝Ｄ

２－ｄ２ｃｏｓθ
ｄ２ｃｏｓθ

（１３）

式（１３）表明，在被加工孔的直径和铣刀直径
相同的情况下，与普通螺旋铣孔（θ＝０）相比，陀
螺铣孔时刀具侧刃的铣削比例变大。Ｂｒｉｎｋｓｍｅｉｅｒ
等

［７８］
将底刃铣削等同于钻削过程，侧刃铣削等

同于铣削过程。陀螺铣孔方法有效地减小了刀具

侧刃和底刃的切削比例，使更多的材料通过侧刃

铣削去除，有助于提高加工质量。

１．５　底刃速度零点
一般认为，在钻孔过程中由于钻头横刃中心

的速度接近于零，此处的材料主要靠挤压而不是

剪切作用被去除，因此产生了较大的轴向力。可

见，刀具底刃上的速度零点对制孔质量有较大的

影响，为此，研究了陀螺铣孔时刀具底刃上的速度

分布。假设 ｍ为刀具底刃上的任意一点，其速度
分析如图８所示，φ为铣刀自转角度。

图 ８　刀具底刃上任意一点的速度分析

Ｆｉｇ．８　Ｓｐｅｅｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｎａｒｂｉｔｒａｒｙｐｏｉｎｔｏｎ

ｔｏｏｌｂｏｔｔｏｍｅｄｇｅ

４５８
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图８中，Ｏ２Ｏ１２为刀具的自转轴，Ｏ１Ｏ１２为刀具
的公转轴，Ｏ′１为 Ｏ２在 Ｏ１Ｏ１２上的垂足。ｍ为刀具
底刃上任意一点，其到自转中心 Ｏ２的距离为 ｒ２。
ｍ点以自转速度 ｎ绕自转中心 Ｏ２进行自转，同时
自转中心 Ｏ２又以公转速度 Ｎ绕公转轴 Ｏ１Ｏ１２旋
转。ｖ２为 ｍ点绕自转轴的运动速度，ｖ１为点 Ｏ２
绕公转轴 Ｏ１Ｏ１２的运动速度。不考虑刀具沿孔轴
向的进给速度。则 ｍ点的速度是 ｖ２和 ｖ１两个速
度矢量的合成。以 Ｏ１为坐标原点，建立如图８所
示坐标系 Ｏ１ｘｙｚ，则速度 ｖ１和 ｖ２可表示为
ｖ１ ＝０·ｉ＋Ｎｅ·ｊ＋０·ｋ （１４）
ｖ２ ＝ｒ２ｎｓｉｎφ·ｉ＋ｒ２ｎｃｏｓφｃｏｓθ·ｊ＋
　　ｒ２ｎｃｏｓφｓｉｎθ·ｋ （１５）
式中：ｉ、ｊ、ｋ分别为平行于 ｘ、ｙ、ｚ轴的单位矢量。
由于 ｚ方向的进给主要对材料产生挤压作用，而
不是剪切作用，所以不考虑 ｚ方向的速度。则在
速度零点上，ｘ和 ｙ方向上的合成速度分别为零，
即满足下列条件：

ｒ２ｎｓｉｎφ＝０ （１６）
Ｎｅ＋ｒ２ｎｃｏｓφｃｏｓθ＝０ （１７）

由于 Ｎ、ｅ和 ｎ都不等于零，因此要使式（１６）
和式（１７）同时成立，则 ｓｉｎφ＝０，即：φ＝０或 φ＝
π。这表明刀具底刃的速度零点位于 Ｏ１Ｏ２的连
线上，为了得到速度零点的位置只需求得 ｒ２
即可。

当 φ＝０时，

ｒ２ ＝
－Ｎｅ
ｎｃｏｓθ

（１８）

　　当 φ＝π时，

ｒ２ ＝
Ｎｅ
ｎｃｏｓθ

（１９）

若刀具的自转方向和公转方向相同，则

式（１８）的解为负值，由于 ｒ２为 ｍ点到 Ｏ２点的距
离，其值不能为负，因此，速度零点位于 φ＝π上。
若刀具的自转方向与公转方向相反，则速度零点

位于 φ＝０上。在陀螺铣孔过程中由于刀具的倾
斜会在工件上加工出环形槽，若是速度为零的位

置恰好落入其中，这样就可以避免速度零点的影

响。由于公转速度 Ｎ远小于自转速度 ｎ，且铣刀
倾角 θ也比较小，经推导可得刀具底刃速度零点
位置到刀具中心的距离与偏心距的关系，即

式（２０）所示：
Ｎ

ｎｃｏｓθ
＜１ｒ２ ＜ｅ （２０）

图９为陀螺铣孔时铣刀完全切入工件时的情
况。从图 ９可见，当刀具的自转方向和公转方向

图 ９　刀具底刃速度零点的位置

Ｆｉｇ．９　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｚｅｒｏｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｔｏｏｌｂｏｔｔｏｍｅｄｇｅ

相同时，即采用逆铣方式，刀具底刃速度零点位于

Ｏ１和 Ｏ２两点之间的连线上。而这一区域正好位
于环形槽的上方，所以速度零点附近的刀具底刃

并不参与切削过程。而当采用顺铣方式时，刀具

底刃的速度零点在Ｏ２的左侧，速度零点参与切削
过程。因此，采用逆铣式的陀螺铣孔方法可以巧

妙地避免底刃速度零点造成的轴向力过大现象。

２　试验方案

２．１　试验系统组成
为了实现陀螺铣孔工艺，设计了如图１０所示

的试验系统。图 １０所示的试验系统主要由机床
工作台、倾斜工作台、测力仪、旋转工作台等组成。

倾斜工作台固定在机床工作台上，测力仪固定在

倾斜工作台上，旋转工作台固定在测力仪上。因

此，通过此试验系统，可达到刀具在自转的同时又

可绕孔中心轴线做圆锥摆动式公转的目的，可实

现陀螺铣孔工艺。其中，刀具的公转可由旋转工

作台的旋转运动提供，而旋转工作台的旋转运动

是由控制器输出脉冲信号到驱动器，而驱动器与

步进电机相连，进而驱动步进电机转动，从而实现

旋转工作台的转动。

加工前，先使用Ｍ型硬质合金旋转锉在旋转

图 １０　陀螺铣孔试验系统

Ｆｉｇ．１０　Ｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ
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着的工件上画一个圆，再通过移动其在 ｘ、ｙ、ｚ轴
方向的坐标使其在旋转着的工件上画出一个点，

从而可以得到被加工孔的中心，换铣刀之后，再调

整铣刀在 ｚ轴方向的位置，使得铣刀与被加工工
件接触，最后铣刀沿 ｘ轴方向偏移，使得铣刀中心
ｘ坐标与被加工孔中心 ｘ坐标之间的偏移量为 ｅ。
加工过程中，同时控制铣刀在 ｘ方向的移动速度
ｖｘ和 ｚ方向上的移动速度 ｖｚ，使其沿孔中心轴线
方向运动，从而实现陀螺铣孔，其示意图如图 １１
所示。

图 １１　陀螺铣孔示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇ

２．２　试验材料
试验中所使用的 ＣＦＲＰ板材为东丽公司生产

的 Ｔ３００Ｃ１０００５９Ｃ，纤维体积含量 ７０％，密度
１．６ｇ／ｃｍ３，抗拉强度３５３０ＭＰａ，拉伸模量２３０ＧＰａ，
伸长率１．５％。ＣＦＲＰ板材共有 ３５层组成，其中
最上层和最下层纤维采用 ０°和 ９０°交叉编织，而
中间层采用单向铺层，两层之间纤维方向呈 ９０°，
具体结构如图 １２所示。钛合金板材为工业上常
用的 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ合金。试验前对２种材料的接触面
进行处理使材料装夹时尽可能地避免产生缝隙。

使用 ＸＫＡ１７５Ａ立式铣床作为加工设备，所
使用的刀具为硬质合金四刃立铣刀，铣刀直径

为６ｍｍ，刀刃的螺旋角为６０°。被加工孔的直径
设定为 １０ｍｍ。铣削方式为逆铣，并采用高压冷
空气进行冷却。为了研究陀螺铣孔的加工特

性，还进行了相同加工参数下的普通螺旋铣孔

试验。

图 １２　ＣＦＲＰ和钛合金叠层构件

Ｆｉｇ．１２　ＣＦＲＰａｎｄｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｌａｍｉｎａｔｅｓ

３　试验结果与讨论

３．１　制孔轴向力
制孔轴向力是引起 ＣＦＲＰ入口剥离和出口分

层的主要因素，因此本文主要对陀螺铣孔和普通

螺旋铣孔的轴向力进行分析。采用 Ｋｉｓｔｌｅｒ９３２７
动态测力仪对制孔轴向力进行测量，采样频率设

定为 １０００Ｈｚ。分别进行了单层 ＣＦＲＰ板和
ＣＦＲＰ／Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ叠层构件制孔试验，图 １３为所测
得的制孔轴向力在一次制孔过程中的变化情况。

其中，单层 ＣＦＲＰ板和 ＣＦＲＰ／Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ叠层构件
的加工参数都设置为：铣刀自转速度 ３５００ｒ／ｍｉｎ、
公转速度２００ｒ／ｍｉｎ、轴向进给速度１０ｍｍ／ｍｉｎ。

从图１３（ａ）可以看出，普通螺旋铣孔的轴向
力在孔入口处有突变现象，这是因为在铣孔入口

阶段切削体积急剧变大，产生了极大的冲击力。

而这一现象在陀螺铣孔过程中得到了极大的缓

解，可以看出陀螺铣孔的入口阶段切削力平滑上

升，并未发生突变现象。在孔出口阶段，普通螺旋

铣孔的轴向力比入口处要平缓，这主要是由于随

着厚度的减小，在缺乏有效支撑的情况下 ＣＦＲＰ
发生了变形，抵消了一部分轴向力。但是这种切

削变形更容易引起 ＣＦＲＰ的分层现象。而在陀螺
铣孔时，出口阶段轴向力的变化情况几乎与入口

阶段相似，这也使得出口质量和入口质量很容易

图 １３　制孔过程中轴向力的变化

Ｆｉｇ．１３　Ｃｈａｎｇｅｏｆｔｈｒｕｓｔｆｏｒｃｅｉｎｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
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保持一致。在整个加工过程中，陀螺铣孔的平均

轴向力要小于普通螺旋铣孔，这将有助于减少

ＣＦＲＰ的分层现象。而且，普通螺旋铣孔时轴向
力的波动较大，这主要是由于 ＣＦＲＰ由不同方向
的碳纤维材料层叠而成，在不同层上铣削时引起

了轴向力的大幅波动。而陀螺铣孔时，由于铣刀

同时对多层材料进行铣削，其轴向力的波动幅值

明显减小。

在图１３（ｂ）中，ＣＦＲＰ／Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ叠层构件的制
孔过程可以分为５个阶段。其中：①孔入口阶段；
②ＣＦＲＰ层 的 加 工 阶 段；③ 层 间 加 工 阶 段；
④Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ合金层的加工阶段；⑤孔出口阶段。可
见，对于叠层材料制孔而言，不论哪种铣孔方式

下，在阶段①上的轴向力变化情况均与单一
ＣＦＲＰ构件相似。而在加工阶段②，普通螺旋铣
孔时 ＣＦＲＰ层上的轴向力基本保持不变，而单一
ＣＦＲＰ构件制孔时该阶段的轴向力缓慢下降，这
说明叠层材料制孔时下层的钛合金材料对 ＣＦＲＰ
起到了支撑作用，避免了 ＣＦＲＰ的轴向变形。但
是在叠层材料之间（阶段③），普通螺旋铣孔的轴
向力有一个明显的下降后再迅速上升的过程，这

说明普通螺旋铣孔时刀具与材料的接触条件发生

了突变。而在陀螺铣孔方式下，阶段③的轴向力
平滑上升，并未发生突变，这说明刀具与材料的接

触条件呈渐变过程。而且陀螺铣孔的轴向力明显

小于普通螺旋铣孔。为研究不同加工参数与制孔

轴向力间的关系，对 ＣＦＲＰ／Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ叠层构件进
行了普通螺旋铣孔和陀螺铣孔试验，图１４为铣刀
自转速度和轴向进给速度对制孔轴向力的影响，

其中的轴向力为 ＣＦＲＰ层和钛合金层稳定切削阶
段的平均轴向力。

由图１４（ａ）可知，在轴向进给速度为 １０ｍｍ／
ｍｉｎ、公转速度为２００ｒ／ｍｉｎ时，随铣刀自转速度的
增加，在 ＣＦＲＰ层和 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层上陀螺铣孔和普
通螺旋铣孔稳定切削阶段的平均轴向力都随之减

小，且相比之下，陀螺铣孔比普通螺旋铣孔的轴向

力要低。由图 １４（ｂ）可知，在铣刀自转速度为
４０００ｒ／ｍｉｎ、公转速度为 ２００ｒ／ｍｉｎ时，随轴向进
给速度的增加，不论是 ＣＦＲＰ层还是 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层
２种加工方式稳定切削阶段的平均轴向力都在增
大，且在 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层陀螺铣孔比普通螺旋铣孔的
轴向力有明显的降低。这说明陀螺铣孔工艺能够

有效减小制孔轴向力，有助于提高制孔质量。

３．２　切削温度
ＣＦＲＰ导热性差且玻璃化温度低，钛合金导

热性差，因此在加工过程中容易产生较高的温度，

使 ＣＦＲＰ产生烧伤、热分解等缺陷，研究制孔过程
中的温度变化则十分必要。本文采用德国欧普士

生产的 ＯｐｔｒｉｓＰＩ１６０红外热成像仪对制孔过程中
的温度变化情况进行测量。图 １５是利用红外热
像仪测量切削温度。

在测量温度时，根据红外热像仪所获得的温

度图像，提取图 １５测量区域中的最高温度，并分
析其随时间的变化情况。由于最高温度出现在刀

具与工件的接触点，因此其随时间的变化情况反

映了刀具在不同加工位置的温度。图 １６是
ＣＦＲＰ／Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ叠层构件制孔过程中温度测量结
果，试验加工参数为：铣刀自转速度 ３５００ｒ／ｍｉｎ、
公转速度２００ｒ／ｍｉｎ、轴向进给速度１０ｍｍ／ｍｉｎ。

图 １４　自转速度与轴向进给速度对轴向力的影响

Ｆｉｇ．１４　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｐｉｎｄｌｅｒｏｔａｔｉｏｎｓｐｅｅｄａｎｄａｘｉａｌｆｅｅｄ

ｓｐｅｅｄｏｎｔｈｒｕｓｔｆｏｒｃｅ

图 １５　切削温度的测量

Ｆｉｇ．１５　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｏｆｃｕｔｔｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
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图 １６　制孔过程中温度的变化

Ｆｉｇ．１６　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｉｎｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

由于图１６中的轴向进给速度和图 １３（ｂ）的
轴向进给速度是一样的，因此，图 １６中 ５个加工
阶段的时间与图１３（ｂ）一致。从图 １６可见，在阶
段①：普通螺旋铣孔时温度急剧上升，而陀螺铣孔
时温度平滑上升。在阶段②：普通螺旋铣孔温度
呈现缓慢下降的趋势，而陀螺铣孔温度基本保持

不变。这主要是因为在这一阶段，２种铣孔方式
的切削力基本保持不变，但是普通螺旋铣孔时铣

刀侧面与孔壁接触，使得红外热像仪不能观察到

铣刀底刃，随着切削深度的增加，铣刀侧刃上部的

温度缓慢降低。而陀螺铣孔时，由于孔壁和铣刀

侧刃之间有间隙，因此测量的最高温度为刀具底

刃与工件接触点的温度，由于切削力不变，所以温

度几乎不变。在阶段③：２种铣孔方式下的切削
温度都呈现明显上升的趋势，这主要是由于切削

钛合金引起的。在阶段④：普通螺旋铣孔时，温度
逐渐升高，直到刀具即将切出材料时达到最高值。

这主要是由于钛合金层的切削力很大，切削过程

所产生的热量大于自然散热损失的热量，从而导

致温度不断累积。陀螺铣孔时，切削力小于普通

螺旋铣孔，产生的热量较少，未发生热量的累积，

所以切削温度基本保持恒定。在阶段⑤：２种铣
孔方式下，切削温度都呈现平滑下降的趋势。从

整个加工过程来看，普通螺旋铣孔的温度高于陀

螺铣孔的温度。

３．３　孔壁粗糙度
图１７为利用扫描电镜（ＳＥＭ）所获得的 ２种

加工方式下孔壁表面形貌。

从图１７（ａ）可以看出，在普通螺旋铣孔方式
下，ＣＦＲＰ孔壁产生了严重的凹陷，且层间出现了
明显的裂纹。这主要是由于普通螺旋铣孔时，单

层碳纤维材料受到了较大的剪切应力，在被切断

的同时，使得树脂基体材料被拉出。从图 １７（ｂ）
可以看出，在陀螺铣孔方式下，孔壁没有形成凹

坑，且层间也没有出现分层现象，孔壁质量明显好

于普通螺旋铣孔。对加工后孔壁的表面粗糙度进

行了测量，图 １８是普通螺旋铣孔和陀螺铣孔在
ＣＦＲＰ层、层间过渡部分和钛合金层的孔壁粗糙
度形貌测量结果。

从图 １８中可以看出，在 ＣＦＲＰ层，陀螺铣孔
的孔壁粗糙度要明显小于普通螺旋铣孔。在

ＣＦＲＰ材料和 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ材料的过渡层上，孔壁的表
面粗糙度急剧增大，但陀螺铣孔方式孔壁粗糙度

的增大程度明显小于普通螺旋铣孔。在 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ
层，陀螺铣孔的孔壁表面粗糙度要略大于普通螺

旋铣孔。

图 １７　ＣＦＲＰ层孔壁表面形貌 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．１７　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｈｏｌｅｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅ

ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｉｎＣＦＲＰｌａｙｅｒ

图 １８　不同部位的孔壁粗糙度形貌测量结果

Ｆｉｇ．１８　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｈｏｌｅｗａｌｌ

ｒｏｕｇｈｎｅｓｓｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｏｃａｔｉｏｎｓ

３．４　制孔质量
利用超景深显微镜对所加工的孔入口部位

（ＣＦＲＰ层）和出口部位（Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层）的微观形貌
进行了观察，结果如图１９和图２０所示。

从图１９可见，在所加工孔的入口部位（该部
位对应的材料为 ＣＦＲＰ），普通螺旋铣孔产生了多
处明显的材料剥离现象，且剥离区域的面积很大。

８５８
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而陀螺铣孔时则很少发生材料剥离，且剥离区域

的面积也远小于普通螺旋铣孔。从图２０可见，在
所加工孔的出口部位（该部位对应的材料为

Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ），普通螺旋铣孔有明显的钛合金毛刺残
留，而陀螺铣孔则没有毛刺产生。为了进一步研

究孔入口部位 ＣＦＲＰ材料的加工质量，利用 ＳＥＭ
对孔壁形貌进行了观察，结果如图２１所示。

从图 ２１可见，普通螺旋铣孔时，ＣＦＲＰ材料
出现了严重的层间分离现象，这将会大大降低材

料的服役性能。而陀螺铣孔时，并未发现 ＣＦＲＰ
材料的层间分离现象。为了进一步研究普通螺旋

铣和陀螺铣的孔壁形成过程，利用 ＳＥＭ观察了
ＣＦＲＰ层孔底形貌，如图２２所示。

从图２２（ａ）可见，普通螺旋铣孔时，孔底主要
由两层 ＣＦＲＰ构成，由于碳纤维材料在这两层上
呈９０°，当上层材料被切削时，下层材料被剥离，
造成分层。从图２２（ｂ）可见，陀螺铣孔时，孔底由

图 １９　孔入口部位（ＣＦＲＰ层）形貌

Ｆｉｇ．１９　Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｈｏｌｅｅｎｔｒａｎｃｅ（ＣＦＲＰｌａｙｅｒ）

图 ２０　孔出口部位（Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层）形貌

Ｆｉｇ．２０　Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｈｏｌｅｏｕｔｌｅｔ（Ｔｉ６Ａｌ４Ｖｌａｙｅｒ）

图 ２１　入口部位孔壁 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．２１　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｈｏｌｅｗａｌｌａｔｅｎｔｒａｎｃｅ

３层以上的材料构成，且每层材料均是受到刀具
的剪切作用被去除，因此并未产生明显的分层现

象。图２３是孔底和孔壁交接部位的 ＳＥＭ照片。
从图２３（ａ）可见，普通螺旋铣孔时，在孔底和

孔壁的交接部位（如图 ２３（ａ）的左下角）出现了
明显的材料剥离现象，这将对孔壁质量造成严重

的影响。而图２３（ｂ）中则没有出现孔底材料的剥
离现象，孔底和孔壁的过渡较为平整。图 ２４是
ＣＦＲＰ层和 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层间孔壁 ＳＥＭ照片。

从图 ２４（ａ）可见，采用普通螺旋铣孔时，
Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层上黏结了很多树脂材料和破碎的碳纤
维材料。这说明普通螺旋铣孔时在叠层之间产生

的较高温度使得部分 ＣＦＲＰ板材树脂基体熔化，
黏结在了 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ材料上。图２４（ｂ）中钛合金表
面没有树脂材料和碳纤维材料的黏结。而且，在

层间过渡部位 ＣＦＲＰ材料的孔壁质量也明显好于
普通螺旋铣孔。

图 ２２　ＣＦＲＰ层孔底 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．２２　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｈｏｌｅｂｏｔｔｏｍｏｆＣＦＲＰｌａｙｅｒ

图 ２３　ＣＦＲＰ材料层孔底侧壁部位 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．２３　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｓｉｄｅｗａｌｌｏｆｈｏｌｅ

ｂｏｔｔｏｍｏｆＣＦＲＰｍａｔｅｒｉａｌｌａｙｅｒ

图 ２４　ＣＦＲＰ层和 Ｔｉ６Ａｌ４Ｖ层间孔壁 ＳＥＭ照片

Ｆｉｇ．２４　ＳＥＭｐｈｏｔｏｇｒａｐｈｓｏｆｉｎｔｅｒｌａｙｅｒｈｏｌｅｗａｌｌｏｆ

ＣＦＲＰａｎｄＴｉ６Ａｌ４Ｖ

９５８



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 ２０２０年　

４　结　论

试验研究了 ＣＦＲＰ／钛合金叠层构件陀螺铣
孔过程中的轴向力、切削温度的变化情况，并对孔

壁表面粗糙度和制孔质量进行了分析与测试。结

果表明：

１）在同样的加工参数下，陀螺铣孔过程中的
轴向力和切削温度远小于普通螺旋铣孔。且在

２种材料的过渡部位，陀螺铣孔的轴向力平缓增
大，避免了普通螺旋铣孔时的轴向力突变现象。

２）在 ＣＦＲＰ层和叠层过渡部位，陀螺铣孔获
得的孔壁表面粗糙度均低于普通螺旋铣孔，在钛

合金层略高于普通螺旋铣孔。

３）对 ＣＦＲＰ的孔壁表面形貌进行了 ＳＥＭ分
析，发现普通螺旋铣孔时入口处孔壁发生了明显

的分层、孔底出现了材料撕裂，陀螺铣孔则可获得

较高的孔壁质量。
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［１１］邵振宇，姜兴刚，张德远，等．ＣＦＲＰ旋转超声辅助钻削的缺

陷抑制机理及实验研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，

２０１９，４５（８）：１６１３１６２１．

ＳＨＡＯＺＹ，ＪＩＡＮＧＸＧ，ＺＨＡＮＧＤＹ，ｅｔａｌ．Ｄｅｆｅｃｔｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃａｓｓｉｓｔｅｄ

ｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆＣＦＲＰ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（８）：１６１３１６２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］李哲，张德远，姜兴刚．钛合金旋转超声辅助钻削的出口毛

刺［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（７）：１３８０１３８６．

ＬＩＺ，ＺＨＡＮＧＤＹ，ＪＩＡＮＧＸＧ．Ｅｘｉｔｂｕｒｒｉｎｒｏｔａｒｙｕｌｔｒａｓｏｎｉｃ

ａｓｓｉｓｔｅｄｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（７）：１３８０

１３８６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＴＡＮＡＫＡＨ，ＯＨＴＡ Ｋ，ＴＡＫＩＺＡＷＡ Ｒ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ

ｓｔｕｄｙｏｎｔｉｌｔｅｄｐｌａｎｅｔａｒｙｍｏｔｉｏｎｄｒｉｌｌｉｎｇｆｏｒＣＦＲＰ［Ｊ］．Ｐｒｏｃｅｄｉａ

ＣＩＲＰ，２０１２，１：４４３４４８．

［１４］ＷＡＮＧＱ，ＷＵＹＢ，ＩＴＯＵＴ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｐｏｓａｌｏｆａｔｉｌｔｅｄｈｅｌｉｃａｌ

ｍｉｌｌｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｈｉｇｈｑｕａｌｉｔｙｈｏｌｅｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆＣＦＲＰ：Ｋｉｎｅｔｉｃ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｈｏｌｅｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｍａｔｅｒｉａｌｒｅｍｏｖａｌ［Ｊ］．ＴｈｅＩｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，

９４（９１２）：４２２１４２３５．

［１５］ＷＵＹＢ，ＷＡＮＧＱ，ＮＯＭＵＲＡＭ．Ｐｒｏｐｏｓａｌｏｆｔｉｌｔｈｅｌｉｃａｌｍｉｌｌ

ｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｈｏｌｅｃｒｅａｔｉｏｎｏｆｃａｒｂｏｎｆｉｂｅｒｒｅｉｎｆｏｒｃｅｄｐｌａｓｔｉｃ

（ＣＦＲＰ）［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｄＭａｔｅｒｉａｌｓＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１６，１１３６：

１９０１９５．

［１６］ＷＡＮＧＱ，ＷＵＹＢ，ＬＩＹ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｐｏｓａｌｏｆａｔｉｌｔｅｄｈｅｌｉｃａｌｍｉｌｌ

ｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｆｏｒｈｉｇｈｑｕａｌｉｔｙｈｏｌｅｄｒｉｌｌｉｎｇｏｆＣＦＲＰ：Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｈｏｌｅｓｕｒｆａｃｅｆｉｎｉｓｈ［Ｊ］．ＴｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄ

ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，１０１（１４）：１０４１１０４９．

［１７］方向恩．ＣＦＲＰ／钛合金叠层材料陀螺铣孔新方法制孔质量

研究［Ｄ］．南昌：南昌航空大学，２０１９．

ＦＡＮＧＸＥ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｑｕａｌｉｔｙｏｆＣＦＲＰ／Ｔｉ

ａｌｌｏｙｌａｍｉｎａｔｅｄｍａｔｅｒｉａｌｓｄｕｒｉｎｇａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｏｆｇｙｒｏｍｉｌｌｉｎｇ

ｐｒｏｃｅｓｓ［Ｄ］．Ｎａｎｃｈａｎｇ：ＮａｎｃｈａｎｇＨａｎｇｋｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１９

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　高延峰　男，博士，教授，硕士生导师。主要研究方向：特种加

工技术。
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　第 ５期 高延峰，等：ＣＦＲＰ／钛合金叠层构件陀螺铣孔方法

ＴｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｏｆＣＦＲＰ／ｔｉｔａｎｉｕｍ
ａｌｌｏｙｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ

ＧＡＯＹａｎｆｅｎｇ，ＦＡＮＧＸｉａｎｇ’ｅｎ，ＸＩＯＮＧＪｕｎ，ＸＩＡＯＪｉａｎｈｕａ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｃｈａｎｇＨａｎｇｋｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｎａｎｃｈａｎｇ３３００６３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎａｔｉｔｌｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ，ｔｈｅｃｕｔｔｉｎｇｔｏｏｌｉｓｓｅｔａｓｔｉｌｔｅｄａｇａｉｎｓｔｔｈｅａｘｉｓｏｆｔｈｅｈｏｌｅ
ｗｉｔｈａｓｍａｌｌａｎｇｌｅ，ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｒｅｖｏｌｖｉｎｇｍｏｔｉｏｎｏｆｃｕｔｔｉｎｇｔｏｏｌｉｎｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｈｅｌｉｃａｌｍｉｌｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｂｅ
ｃｈａｎｇｅｄｔｏａｃｏｎｉｃａｌｐｅｎｄｕｌｕｍｍｏｔｉｏｎ．Ｉｔｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅａｘｉａｌｄｒｉｌｌｉｎｇｆｏｒｃｅｓａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｈｏｌｅｍａｋｉｎｇｑｕａｌｉ
ｔｙ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｍａｋｅａｈｏｌｅｆｏｒｔｈｅＣａｒｂｏｎＦｉｂｅｒＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄ
Ｐｏｌｙｍｅｒ（ＣＦＲＰ）／ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ．Ｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｒｅｍｏｖａｌｒａｔｅｓｉｎｔｈｅｒｅｇｉｏｎｏｆｅｎｔｒａｎｃｅａｎｄ
ｅｘｉｔｏｆｈｏｌｅ，ｔｈｅｒａｔｉｏｓｏｆｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｒｅｍｏｖｅｄｂｙｐｅｒｉｐｈｅｒａｌｃｕｔｔｉｎｇｅｄｇｅａｎｄｆｒｏｎｔａｌｃｕｔｔｉｎｇｅｄｇｅ，ａｎｄｔｈｅｖｅ
ｌｏｃｉｔｙｚｅｒｏｐｏｉｎｔｉｎｔｈｅｆｒｏｎｔａｌｅｄｇｅａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｃｏｎｖｅｎｔｉｏｎａｌｈｅｌｉｃａｌｍｉｌｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ，
ｔｈｅｒｅｉｓｎｏｓｈａｒｐｌｙｃｈａｎｇｅｏｆｔｈｅｍａｔｅｒｉａｌｒｅｍｏｖａｌｒａｔｅｉｎｔｈｅｅｎｔｒａｎｃｅａｎｄｅｘｉｔｏｆｈｏｌｅ，ｉｔｓｐｅｒｉｐｈｅｒａｌｃｕｔｔｉｎｇ
ｅｄｇｅｍｉｌｌｉｎｇｒａｔｉｏｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄ，ａｎｄｔｈｅｔｈｅｖｅｌｏｃｉｔｙｚｅｒｏｐｏｉｎｔｉｎｔｈｅｆｒｏｎｔａｌｅｄｇｅｉｓｎｏｔｃｕｔ．Ｔｈｅａｘｉａｌｃｕｔｔｉｎｇ
ｆｏｒｃｅｓａｎｄｃｕｔｔｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｔｈｒｏｕｇｈｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｘｉａｌｃｕｔｔｉｎｇｆｏｒｃｅ
ａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｎｔｈｅｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ．Ｔｈｅｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｔｈｅｈｏｌｅｓｉｓ
ｃｈｅｃｋｅｄｔｈｒｏｕｇｈＳｃａｎｎｉｎｇＥｌｅｃｔｒｏｎＭｉｃｒｏｓｃｏｐｅ（ＳＥＭ），ａｎｄｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｄｅｌａｍｉｎａｔｉｏｎｏｆＣＦＲＰｉｎ
ｔｈｅｒｅｇｉｏｎｏｆｅｎｔｒａｎｃｅｉｓｅｌｉｍｉｎａｔｅｄａｎｄｔｈｅｒｅｉｓｎｏｏｂｖｉｏｕｓｄｅｆｅｃｔｉｎｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｒｅｇｉｏｎｏｆＣＦＲＰａｎｄｔｉｔａｎｉｕｍ
ａｌｌｏｙ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｈｉｓｒｅｓｅａｒｃｈｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｈｅｌｐｆｕｌｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｈｏｌｅ
ｍａｋｉｎｇｑｕａｌｉｔｙｏｆＣＦＲＰ／ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｎｄｈａｓａｐｏｔｅｎｔｉａｌａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｉｎｄｕｓｔｒｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌａｍｉｎａｔｅｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ；ＣａｒｂｏｎＦｉｂｅｒＲｅｉｎｆｏｒｃｅｄＰｏｌｙｍｅｒ（ＣＦＲＰ）；ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ；ｈｅｌｉｃａｌ
ｍｉｌｌｉｎｇ；ｔｉｌｔｅｄｏｒｂｉｔａｌｍｉｌｌｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０１５１１：３７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１４．１５５２．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＺＥ５６０１３）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＪｉａｎｇｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅｏｆＣｈｉｎａ

（２０１７１ＢＡＢ２０６０３３）；ＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＪｉａｎｇｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅｏｆＣｈｉｎａ（２０１７１ＢＢＥ５００１１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇｙｆ＿２６７２＠１６３．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０６２８；录用日期：２０１９０９２０；网络出版时间：２０１９１１２６１０：５８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２６．１０４４．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１７ＹＦＦ０２０５００３）；国家自然科学基金 （６１９０１４３１，６１４２１０６３，６１７２２１０３，６１５７１０３０，５１６０５４６１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｎｙｅ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：叶文，刘艳红，王博，等．基于最小二乘拟合法的分布式ＰＯＳ全局估计方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：
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基于最小二乘拟合法的分布式 ＰＯＳ全局估计方法
叶文１，，刘艳红２，王博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 １０００２９；

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：针对无法保证各子阵天线附近均安装高精度子惯性测量单元（ＩＭＵ）的问
题，提出了一种基于最小二乘拟合的分布式位置姿态测量系统（ＰＯＳ）全局估计方法。首先，建
立了考虑一维柔性变形角的主／子传递对准误差模型；然后，采用卡尔曼滤波（ＫＦ）估计已安装
子 ＩＭＵ的子阵天线运动参数；最后，在已获取运动参数的基础上，采用最小二乘拟合估计未安
装子 ＩＭＵ的子阵天线运动参数。半物理仿真实验结果表明，所提方法精确实现了阵列天线运
动参数的全局估计，且未安装子 ＩＭＵ的子阵天线运动参数估计精度与相邻的子阵天线运动参
数估计精度相当。

关　键　词：惯性测量单元 （ＩＭＵ）；传递对准；卡尔曼滤波 （ＫＦ）；最小二乘拟合；分布
式位置姿态测量系统 （ＰＯＳ）

中图分类号：Ｖ２４３．５
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０８６２０８

　　随着航空遥感技术的发展，在同一平台上装
备多种成像载荷实现多遥感设备同时观测已成为

可能，典型的如 ＩｎＳＡＲ、阵列天线、可见光相机、成
像光谱仪和激光雷达同时工作，由于成像载荷分

布在非刚性平台的不同位置，各个遥感载荷的姿

态稳定控制方式不同，每个遥感载荷都需与惯性

测量单元（ＩｎｅｒｔｉａｌＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ，ＩＭＵ）固联，
并通过 ＩＭＵ进行运动信息测量，由此需形成一个
分布式位置姿态测量系统（ＰｏｓｉｔｉｏｎａｎｄＯｒｉｅｎｔａ
ｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＰＯＳ）［１３］。通常，在飞机机腹安装高
精度主 ＰＯＳ，其采用高精度 ＩＭＵ和 ＧＮＳＳ进行数
据融合输出高精度的时空基准信息，为分布在机

翼两侧的子 ＩＭＵ提供基准信息。然而，由于飞机
机翼不是完全刚性的，飞行过程中会受到阵风、湍

流等环境因素的影响，使得机翼存在随机的柔性

变形，形成的柔性杆臂误差将严重影响主 ＰＯＳ测

量信息向子 ＩＭＵ的传递［４６］
。针对飞机柔性变形

角的特点及飞机变形建模问题，将飞机柔性变形

角理想化为二阶或三阶 Ｍａｒｋｏｖ过程的方法较为
常用，并将其扩充为系统状态变量进行估计和补

偿。因此，为了实现主／子 ＩＭＵ信息的精确传递，
必须在对柔性形变进行精确建模的基础上，采用

高精度滤波估计方法进行误差估计和补偿
［７８］
。

从系统工程实现的角度，需要考虑到子 ＩＭＵ
的体积、质量和成本等因素，在每个子阵天线上都

安装高精度 ＩＭＵ显然不合理［９１１］
。由于安装在

阵列天线上的分布式 ＰＯＳ只能直接测量其所在
的子阵天线的运动误差，不能直接测量其他未安

装子 ＩＭＵ的子阵天线的运动误差［１２１３］
。如何通

过分布式 ＰＯＳ实现那些未安装子 ＩＭＵ的子阵天
线的运动误差补偿是一个很值得研究的问题。

众所周知，机翼的形变是连续的，安装在机翼

qwqw
新建图章
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　第 ５期 叶文，等：基于最小二乘拟合法的分布式 ＰＯＳ全局估计方法

上的遥感载荷在同一时刻的运动信息可以被认为

是相互关联的
［１４］
。因此，可采用拟合的方法解决

该问题
［１５］
。本文提出了基于最小二乘拟合的全

局估计方法获取未安装子 ＩＭＵ的遥感载荷的运
动参数，并通过飞行数据的半物理仿真验证了该

方法的有效性。

１　传递对准误差模型

传递对准数学模型包括系统的状态方程及量

测方程 ２个部分。系统的状态方程主要根据子
ＩＭＵ的误差传播方程来确定，包括子 ＩＭＵ误差方
程、机翼柔性变形角方程及子 ＩＭＵ相对主 ＩＭＵ的
固定安装误差角方程 ３个部分；而量测方程根据
所选匹配方式来确定，本文选择常用的“速度 ＋
姿态”匹配方式。

１．１　机翼柔性变形角误差建模
分布式 ＰＯＳ中，主 ＰＯＳ一般安装在载机机腹

下，子 ＩＭＵ一般分布安装在载机机翼的不同位
置，受内外因素的影响，飞机机翼肯定存在柔性形

变，这使建立主／子系统传递对准误差模型不仅要
考虑固定安装误差角，还要考虑随机的柔性变形

角。因此，在传递对准过程中需要对飞机的柔性

变形进行估计和补偿。

机翼柔性变形建模方法的常见方法及其优缺点

在引言中已经进行了比较分析，本文选择一种简单、

高效的方法。将机翼柔性变形角视为二阶 Ｍａｒｋｏｖ
过程，则主、子系统间的角误差模型可以表示为

Ｃａｂ ＝

１ －ｕｚ ｕｙ
ｕｚ １ －ｕｘ
－ｕｙ ｕｘ









１

＝Ｉ＋ｕ× （１）

式中：ｕ＝［ｕｘ，ｕｙ，ｕｚ］
Ｔ
为子 ＩＭＵ载体坐标系相对

主 ＰＯＳ载体坐标系的姿态误差角；Ｃａｂ为ｕ组成的
叉乘反对称矩阵；Ｉ为３×３单位阵。

设 ρ＝［ρｘ　ρｙ　ρｚ］
Ｔ
为子 ＩＭＵ载体坐标系 ｘ

轴、ｙ轴和 ｚ轴上的固定安装误差角，θ＝［θｘ　θｙ
θｚ］

Ｔ
为子 ＩＭＵ安装点处机翼柔性变形角。则有

ｕ＝ρ＋θ。
１）固定安装误差角
固定安装误差角微分方程为

ρ＝０ （２）
２）柔性变形角
分布式 ＰＯＳ中，子 ＩＭＵ一般安装在机翼两

侧，机翼的振动及变形产生的柔性变形角主要是

绕机体 ｙ轴（指向机头），同时考虑到滤波计算复
杂度，所以在传递对准误差建模中只考虑绕机体

坐标系 ｙ轴的柔性变形角 θｙ。该柔性变形角可以
较好地由二阶 Ｍａｒｋｏｖ过程来描述［４］

：

θ̈ｙ＋２βθ
·

ｙ＋β
２θｙ ＝η （３）

式中：β＝２．１４６／τ，τ为二阶 Ｍａｒｋｏｖ过程相关时
间；η为零均值白噪声，其方差 Ｑη满足：
Ｑη ＝４β

３σ２ （４）
其中：σ２为柔性变形角 θｙ的方差；β和 Ｑη为描述
柔性变形角 θｙ的二阶 Ｍａｒｋｏｖ过程参数。
１．２　传递对准的数学模型

本文采用“速度 ＋姿态”的匹配方式进行传
递对准，下面结合传统的 ＩＭＵ线性误差模型、已
建立的机翼柔性变形模型和子 ＩＭＵ固定安装误
差角模型，给出完整的分布式 ＰＯＳ传递对准误差
模型中的状态方程和量测方程，采用卡尔曼滤波

（ＫＦ）方法进行状态误差估计。
１）状态方程
根据传递对准线性误差模型，可以建立如下

系统线性状态方程：

Ｘ
·

＝ｆ（Ｘ，ｋ）＋Ｇ（ｋ）Ｗ（ｋ） （５）
式中：ｆ（·）由线性误差模型和上述柔性形变模
型共同确定；Ｗ（ｋ）为系统噪声向量；系统状态变
量 Ｘ为
Ｘ＝［Ｘ１　Ｘ２］

Ｔ

Ｘ１ ＝［Ｅ，Ｎ，Ｕ，δＶＥ，δＶＮ，δＶＵ，δＬ，δλ，δＨ，εｘ，

　　εｙ，εｚ，

Δ

ｘ，

Δ

ｙ，

Δ

ｚ］
Ｔ

Ｘ２ ＝［ρｘ，ρｙ，ρｚ，θｙ，θ
·

ｙ］













Ｔ

（６）
其中：Ｘ１为一个１５维子 ＩＭＵ状态变量，由平台失
准角（Ｅ、Ｎ、Ｕ）、速度误差量（δＶＥ、δＶＮ、δＶＵ）、
位置误差量（δＬ、δλ、δＨ）、陀螺常值漂移（εｂ＝
［εｘ　εｙ　εｚ］

Ｔ
）和加速度计常值偏置 （

Δｂ＝
［

Δ

ｘ　

Δ

ｙ　

Δ

ｚ］
Ｔ
）；Ｘ２为 ５维子 ＩＭＵ载体坐标系

相对主 ＩＭＵ载体坐标系的误差角状态变量，包括
固定安装误差角 ρ、子 ＩＭＵ载体坐标系 ｙ轴的柔

性变形角 θｙ及其一阶导数θ
·

ｙ。

假定系统噪声 Ｗ（ｋ）＝［ｗεｘ，ｗεｙ，ｗεｚ，ｗ Δ

ｘ
，

ｗ Δ

ｙ
，ｗ Δ

ｚ
，η］Ｔ为零均值的高斯白噪声，其方差阵 Ｑ

由陀螺常值漂移、加速度计常值偏置和描述柔性

变形角的二阶 Ｍａｒｋｏｖ过程参数 Ｑη共同决定。系
统噪声转移矩阵 Ｇ的表达式为

Ｇ ＝

Ｃｎ１ｂ ０３×３ ０３×１
０３×３ Ｃｎ１ｂ ０３×１
０１３×３ ０１３×３ ０１３×１
０１×３ ０１×３













１
２０×７

（７）

３６８
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２）量测方程
选择当前比较有效的“速度 ＋姿态”匹配方

式，建立传递对准数学模型的量测方程
［６７］
：

ｚ＝Ｈｘ＋ｖ （８）
式中：ｚ＝［δＶ′Ｅ　δＶ′Ｎ　δＶ′Ｕ　δψ　δθ　δγ］

Ｔ
为系

统的量测量，δＶ′Ｅ、δＶ′Ｎ和 δＶ′Ｕ分别为主 ＰＯＳ的速
度经过主、子系统之间的杆臂速度补偿以后与子

ＩＭＵ的东向、北向和天向速度之差，δψ、δθ和 δγ
分别为子 ＩＭＵ与主ＩＭＵ之间的航向角、俯仰角和横
滚角之差；Ｈ为系统量测矩阵；ｖ＝［ｖδＶＥ，ｖδＶＮ，ｖδＶＵ，

ｖδψ，ｖδθ，ｖδγ］
Ｔ
为系统的量测噪声矩阵，ｖδＶＥ、ｖδＶＮ和

ｖδＶＵ分别为主节点东向、北向和天向速度的量测噪
声，而 ｖδψ、ｖδθ、ｖδγ分别为主节点航向角、俯仰角和
横滚角的量测噪声。速度量测量 δＶ′＝［δＶ′Ｅ
δＶ′Ｎ　δＶ′Ｕ］的计算表达式如下：

δＶ′＝Ｖｓ－Ｖｍ －Ｖ
ｎｍ
ｒ （９）

式中：Ｖｓ和 Ｖｍ分别为子 ＩＭＵ与主节点在各自导
航坐标系下的速度；Ｖｎｍｒ 为主／子系统之间的杆臂

速度，计算表达式如下
［８９］
：

Ｖｎｍｒ ＝Ｃ
ｎｍ
ｂｍ
（ωｂｍｉｂｍ ×ｒ

ｂｍ）＋Ｃｎｍｂｍｒ
ｂｍ （１０）

式中：Ｃｎｍｂｍ为主节点的载体坐标系到其对应的导航

坐标系的方向余弦矩阵；ωｂｍｉｂｍ为主节点的载体坐
标系 ｂｍ相对于惯性坐标系 ｉ的角速率在 ｂｍ坐标

系下的表示；ｒｂｍ ＝［ｒｘ　ｒｙ　ｒｚ］
Ｔ
为主、子系统之

间的杆臂向量在主载体坐标系 ｂｍ下的表示；杆臂
ｒｂｍ的导数如下：

ｒｂｍ ＝［ｒｚθ
·

ｙ ０ －ｒｘθ
·

ｙ
］
Ｔ

（１１）

姿态量测量［δψ　δθ　δγ］Ｔ＝［ψｓ－ψｍ，θｓ－θｍ，

γｓ－γｍ］
Ｔ
表示的是主／子系统间的姿态角之差，

ψｓ、θｓ和 γｓ分别为子 ＩＭＵ安装点处的航向角、俯
仰角和横滚角，相对应的 ψｍ、θｍ 和 γｍ 分别为主
ＩＭＵ安装点处的航向角、俯仰角和横滚角。量测
矩阵 Ｈ为

Ｈ ＝
Ｈ１ ０３×３ ０３×９ Ｈ２ Ｈ３ ０３×１
０３×３ Ｉ３×３ ０３×９ ０３×３ ０３×１ ０３×[ ]

１ ６×２０

令主 ＰＯＳ姿态矩阵Ｃｎａ＝Ｔａ，则上式中Ｈ１、Ｈ２
和 Ｈ３的表达式为
Ｈ１＝

Ｔ（１２）ａ Ｔ
（３２）
ａ

（Ｔ（１２）ａ ）
２＋（Ｔ（２２）ａ ）

２

Ｔ（２２）ａ Ｔ
（３２）
ａ

（Ｔ（１２）ａ ）
２＋（Ｔ（２２）ａ ）

２ －１

－
Ｔ（２２）ａ

１－（Ｔ（３２）ａ ）槡
２

Ｔ（１２）ａ

１－（Ｔ（３２）ａ ）槡
２

０

Ｔ（２１）ａ Ｔ
（３３）
ａ －Ｔ（３１）ａ Ｔ

（２３）
ａ

（Ｔ（３３）ａ ）
２＋（Ｔ（３１）ａ ）

２

Ｔ（３１）ａ Ｔ
（１３）
ａ －Ｔ（１１）ａ Ｔ

（３３）
ａ

（Ｔ（３３）ａ ）
２＋（Ｔ（３１）ａ ）

２























０

Ｈ２＝

Ｔ（１２）ａ Ｔ
（２３）
ａ －Ｔ（１３）ａ Ｔ

（２２）
ａ

（Ｔ（１２）ａ ）
２＋（Ｔ（２２）ａ ）

２ ０
Ｔ（１１）ａ Ｔ

（２２）
ａ －Ｔ（１２）ａ Ｔ

（２１）
ａ

（Ｔ（１２）ａ ）
２＋（Ｔ（２２）ａ ）

２

Ｔ（３３）ａ

１－（Ｔ（３２）ａ ）槡
２

０ －
Ｔ（３１）ａ

１－（Ｔ（３２）ａ ）槡
２

－
Ｔ（３１）ａ Ｔ

（３２）
ａ

（Ｔ（３３）ａ ）
２＋（Ｔ（３１）ａ ）

２ １ －
Ｔ（３２）ａ Ｔ

（３３）
ａ

（Ｔ（３３）ａ ）
２＋（Ｔ（３１）ａ ）






















２

Ｈ３ ＝［０　０　１］
Ｔ

２　基于最小二乘拟合法的估计方法

考虑到体积、质量和成本等因素，在所有子阵

天线安装 ＩＭＵ是不可能的。为此，如何通过安装
子 ＩＭＵ的测量信息预测那些未安装子 ＩＭＵ的子
阵天线的运动信息很关键。最小二乘拟合作为一

种曲线拟合方法在很多领域已经得到广泛应用。

曲线拟合是用连续曲线表示离散点的坐标所组成

的函数关系，其目的是根据已测量的信息建立因

变量和自变量之间的函数关系。

由于机翼形变具有复杂的时空相关性，针对

形变的时间相关性，可以通过主子传递对准实现。

本文重点考虑同一时刻子阵天线运动信息的空间

相关性。本文的核心思想是：在主／子传递对准的
基础上，根据已安装子 ＩＭＵ的子阵天线运动信息
预测未安装子 ＩＭＵ的运动信息。

将某时刻通过传递对准算法估计得到的安装

有 ＩＭＵ的子阵天线处的纬度记为 ｐｌａｔ（ｘｉ）（ｉ＝１，
２，…，ｎ′），ｎ′为 ＩＭＵ个数。由最小二乘拟合法拟
合得到的纬度多项式函数如下：

ｆｐｌａｔ（ｘ）＝∑
ｋ

ｉ＝１
ａｉｘ

ｉ
（１２）

式中：ｋ为拟合多项式的阶数，且满足 ｋ≤ｎ′；ａｉ为

拟合多项式中对应的 ｘｉ项的系数。在仿真实验
中，有１２个子阵天线和 ６个子 ＩＭＵ分布在右侧
机翼上，即 ｎ′＝６。因此，为了保证最小二乘拟合
的精度，同样将多项式拟合的阶数 ｋ设置为６。

最小二乘拟合中误差的平方和 Ｑ可表示为

Ｑ＝∑
ｋ

ｉ＝１
［ｆｐｌａｔ（ｘｉ）－ｐｌａｔ（ｘｉ）］

２
（１３）

根据最小二乘拟合原理，纬度多项式函数

ｆｐｌａｔ（ｘ）需使误差的平方和 Ｑ达到最小值，即

ｆｐｌａｔ（ｘ）中的系数 ａｉ和误差的平方和 Ｑ需满足如
下关系：

Ｑ
ａ１

＝Ｑ
ａ２

＝… ＝Ｑ
ａｋ

＝０ （１４）

将式（１３）代入式（１４）可得

４６８
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ａ１
ａ２


ａ














ｋ

＝

∑
ｎ′

ｉ＝１
ｘ２ｉ … ∑

ｎ′

ｉ＝１
ｘｋ＋１ｉ

∑
ｎ′

ｉ＝１
ｘ３ｉ … ∑

ｎ′

ｉ＝１
ｘｋ＋２ｉ

 

∑
ｎ′

ｉ＝１
ｘｋ＋１ｉ … ∑

ｎ′

ｉ＝１
ｘ２ｋ





















ｉ

－１

∑
ｎ′

ｉ＝１
ｘｉｐｌａｔ（ｘｉ）

∑
ｎ′

ｉ＝１
ｘ２ｉｐｌａｔ（ｘｉ）



∑
ｎ′

ｉ＝１
ｘｋｉｐｌａｔ（ｘｉ





















）

（１５）
最小二乘拟合的多项式系数矩阵 Ａ＝

［ａ１　ａ２　…　ａｋ］
Ｔ
可根据式（１５）求解获得，即可

以得到该时刻的纬度多项式函数 ｆｐｌａｔ（ｘ）的完整

表达式，进而可以根据未安装 ＩＭＵ的子阵天线在
机翼上的坐标计算出该点在同一时刻的纬度。以

此类推，可以通过最小二乘拟合法估计其余未安

装 ＩＭＵ的子阵天线的时空信息等运动参数，最终
实现阵列天线运动参数的全局估计。

３　实验验证

为了验证本文方法的有效性，基于真实的飞

行数据进行了半物理仿真验证。飞行数据来源：

在陕西阎良地区进行分布式 ＰＯＳ与 ＩｎＳＡＲ联合
飞行实验。主 ＩＭＵ安装在 ＳＡＲ的背面，分布式数
据处理计算机放置于机舱内，用于计算并存储主

ＰＯＳ的导航输出结果及主 ＩＭＵ的陀螺和加速度
计输出。ＧＮＳＳ天线安装在飞机的背部，ＧＮＳＳ基
准站设备固定在载机飞行区域的中心地面，如

图１所示。
阵列天线分布示意图如图 ２所示。图中主

ＩＭＵ安装在飞机机腹，６个红色方块表示子ＩＭＵ，
黑色圆形表示未安装子ＩＭＵ，它们均匀安装在机

图 １　分布式 ＰＯＳ与 ＩｎＳＡＲ联合飞行实验的设备

Ｆｉｇ．１　Ｆｌｉｇｈｔｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔｗｉｔｈｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ

ＰＯＳａｎｄＩｎＳＡＲ

翼一侧，并和主 ＩＭＵ一起和多源信息处理单元连
接；１２个子阵天线均匀分布于机翼右侧，其中
１２个子阵天线在机翼上的坐标如表 １所示。子
阵天线Ｎｏ．１、Ｎｏ．３、Ｎｏ．５、Ｎｏ．７、Ｎｏ．９和Ｎｏ．１１背
面安装子 ＩＭＵ。该分布式系统首先在主系统和每
个子 ＩＭＵ之间建立传递对准误差数学模型，然后
通过传递对准估计出每个 ＩＭＵ安装处的柔性变
形角，最后在已获取的柔性变形角的基础上通过

最小二乘拟合出机翼上其他所有的柔性变形角，

进而获取未安装子 ＩＭＵ的子阵天线 Ｎｏ．２、Ｎｏ．４、
Ｎｏ．６、Ｎｏ．８、Ｎｏ．１０和 Ｎｏ．１２的运动参数，最终实
现所有子阵天线运动参数的全局估计。

在本次基于飞行数据的半物理仿真实验中，

主 ＰＯＳ的导航参数精度、子 ＩＭＵ的固定安装误差
角、柔性变形角及子 ＩＭＵ的惯性器件常值和随机
噪声的设置如下：

１）主 ＰＯＳ。航向角为０．００５°，俯仰角和横滚
角为０．００２°，位置为 ０．０５ｍ，速度为 ０．００５ｍ／ｓ，
输出频率为２０Ｈｚ。

２）子 ＩＭＵ。陀螺的常值漂移和随机漂移均
为 ０．０１（°）／ｈ，加速度计常值偏置和随机偏置均
为２０μｇ，输出频率为２００Ｈｚ。

３）固定安装误差角和柔性变形角。固定安
装误差角为０．５°；二阶 Ｍａｒｋｏｖ过程参数 σ２是柔
性变形角θｙ的方差，其生成规律是根据ＡＮＳＹＳ

图 ２　阵列天线与 ＩＭＵ在一侧机翼的分布示意图

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｒｒａｙ

ａｎｔｅｎｎａｓａｎｄＩＭＵｓｏｎｏｎｅｗｉｎｇ

表 １　阵列天线与 ＩＭＵ在载体坐标系下的坐标

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｏｆａｒｒａｙａｎｔｅｎｎａｓａｎｄ

ＩＭＵｓｉｎｂｏｄｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

子阵天线 ｘ轴坐标／ｍ

Ｎｏ．１ １
Ｎｏ．２ ２
Ｎｏ．３ ３
Ｎｏ．４ ４
Ｎｏ．５ ５
Ｎｏ．６ ６
Ｎｏ．７ ７
Ｎｏ．８ ８
Ｎｏ．９ ９
Ｎｏ．１０ １０
Ｎｏ．１１ １１
Ｎｏ．１２ １２
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分析出的机翼模态形状函数依次生成 Ｎｏ．１、
Ｎｏ．３、Ｎｏ．５、Ｎｏ．７、Ｎｏ．９和 Ｎｏ．１１的方差；二阶
Ｍａｒｋｏｖ过程相关时间 τ＝５。

本次半物理仿真实验中选择平稳飞行段的

３００ｓ数据。基于飞行数据的仿真数据生成步骤
如下：

步骤１　记录本次飞行实验中主 ＰＯＳ输出的
位置、速度和姿态参数，以及主 ＩＭＵ输出的陀螺、
加速度计的数据。

步骤２　将飞行实验中的主 ＩＭＵ陀螺和加速
度计的数据经过固定安装误差角及柔性变形角进

行转换，再叠加设定的子 ＩＭＵ惯性器件的常值误
差和随机误差。

步骤３　将步骤２的结果作为各子 ＩＭＵ惯性
器件输出数据。

步骤４　基准数据生成。将飞行实验中存储
在主 ＰＯＳ输出的位置、速度和姿态参数经过固定
安装误差角和柔性变形角转换后得到各子 ＩＭＵ
的位置、速度和姿态等导航参数，并作为评价传递

对准估计所得的各子 ＩＭＵ运动参数精度的基准。
图３～图５给出了基于飞行实验的半物理仿

图 ３　传递对准估计的位置误差

Ｆｉｇ．３　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒａｌｉｇｎｍｅｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

真中子阵天线 Ｎｏ．１、Ｎｏ．３、Ｎｏ．５、Ｎｏ．７、Ｎｏ．９和
Ｎｏ．１１的运动参数（位置、速度、姿态）估计结果。
表２统计了平稳飞行段３００ｓ的 ＲＭＳＥ。

表２统计了通过传递对准获取的子阵天线运
动参数的结果，采用最小二乘拟合法估计其他未

安装子 ＩＭＵ的子阵天线运动参数。图 ６～图８给
出该方法估计得到的 Ｎｏ．２、Ｎｏ．４、Ｎｏ．６、Ｎｏ．８、
Ｎｏ．１０和Ｎｏ．１２子阵天线的运动参数（位置、速

图 ４　传递对准估计的速度误差

Ｆｉｇ．４　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒａｌｉｇｎｍｅｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

图 ５　传递对准估计的姿态误差

Ｆｉｇ．５　Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒａｌｉｇｎｍｅｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

表 ２　传递对准估计的子阵天线运动参数误差统计结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｕｂａｎｔｅｎｎａｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒａｌｉｇｎｍｅｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

运动参数
ＲＭＳＥ

Ｎｏ．１ Ｎｏ．３ Ｎｏ．５ Ｎｏ．７ Ｎｏ．９ Ｎｏ．１１

纬度／ｍ ０．００４６ ０．００９８ ０．０３０４ ０．０４３５ ０．０５３０ ０．０７６６
经度／ｍ ０．０１６０ ０．０２５０ ０．０４１８ ０．０５６６ ０．０６４７ ０．０７５７
高度／ｍ ０．０１５２ ０．０２９６ ０．０３２４ ０．０４０３ ０．０５１７ ０．０６９１

东向速度／（ｍ·ｓ－１） ０．００５ ０．００６ ０．００８ ０．０１６２ ０．０１７５ ０．０２２０

北向速度／（ｍ·ｓ－１） ０．００４ ０．００６ ０．００９ ０．０１９１ ０．０２２０ ０．０２５２

天向速度／（ｍ·ｓ－１） ０．００３９ ０．００６９ ０．０１２１ ０．０１８０ ０．０２３５ ０．０２６２
航向角／（°） ０．００８０ ０．０１１０ ０．０１３８ ０．０１４３ ０．０１４７ ０．０２５２
俯仰角／（°） ０．００１５ ０．００２２ ０．００２８ ０．００３５ ０．００４２ ０．００４８
横滚角／（°） ０．００１３ ０．００２６ ０．００２８ ０．００３１ ０．００４４ ０．００４７

６６８
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图 ６　最小二乘拟合估计的位置误差

Ｆｉｇ．６　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅ

ｆｉｔｔｉｎｇｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

图 ７　最小二乘拟合估计的速度误差

Ｆｉｇ．７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｆｉｔｔｉｎｇｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

图 ８　最小二乘拟合估计的姿态误差

Ｆｉｇ．８　Ａｔｔｉｔｕｄｅｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｆｉｔｔｉｎｇｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

度、姿态）。表３统计了平稳段３００ｓ的 ＲＭＳＥ。
　　通过比较表 ２和表 ３可以看出，利用最小二
乘拟合法获得的未安装子 ＩＭＵ的 Ｎｏ．２、Ｎｏ．４、
Ｎｏ．６、Ｎｏ．８、Ｎｏ．１０和 Ｎｏ．１２子阵天线的运动参
数精度与通过传递对准估计获得的 Ｎｏ．１、Ｎｏ．３、
Ｎｏ．５、Ｎｏ．７、Ｎｏ．９和 Ｎｏ．１１子阵天线的运动参数
精度相当。上述统计结果进一步验证了本文提出

的最小二乘拟合法估计的未安装子 ＩＭＵ的子阵
天线运动参数的有效性。另外，分析表 ２和表３
可知，离主系统越近，通过最小二乘拟合法获得的

该点运动参数的精度也越高。因为离主系统越远

的子节点处的柔性变形角估计误差越大，进而导

致离主系统越远的子节点的运动参数估计精度

越差。

表 ３　最小二乘拟合估计的子阵天线运动参数误差统计结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｕｂａｎｔｅｎｎａｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｅｒｒｏｒｓｕｓｉｎｇｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｆｉｔｔｉｎｇｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

参数
ＲＭＳＥ

Ｎｏ．２ Ｎｏ．４ Ｎｏ．６ Ｎｏ．８ Ｎｏ．１０ Ｎｏ．１２

纬度／ｍ ０．０５５１ ０．０２３４ ０．０３８２ ０．０５０１ ０．０６５１ ０．０８１６

经度／ｍ ０．０１８８ ０．０３８５ ０．０４９６ ０．０６０８ ０．０７１８ ０．０８５６

高度／ｍ ０．０１９９ ０．０３０７ ０．０３８５ ０．０４７９ ０．０６３７ ０．０８９５

东向速度／（ｍ·ｓ－１） ０．００４６ ０．００７２ ０．０１１９ ０．０１７４ ０．０２１７ ０．０２６９

北向速度／（ｍ·ｓ－１） ０．００５６ ０．００７７ ０．００１８ ０．０２０４ ０．０２３７ ０．０２７８

天向速度／（ｍ·ｓ－１） ０．００５１ ０．０１０４ ０．０１７２ ０．０２０６ ０．０２４４ ０．０２８２

航向角／（°） ０．００９０ ０．０１３３ ０．０１４０ ０．０１６０ ０．０２３３ ０．０２８６

俯仰角／（°） ０．００１９ ０．００２４ ０．００３３ ０．００４０ ０．００４４ ０．００４８

横滚角／（°） ０．００２１ ０．００２５ ０．００３１ ０．００４３ ０．００４６ ０．００４９

４　结　论

为了能通过较少的子 ＩＭＵ获取更多的子节
点运动信息，本文首先建立了基于二阶 Ｍａｒｋｏｖ的
柔性杆臂形变模型，其次建立一个２０维的传递对
准误差模型，并采用高精度估计方法，最后获取了

已安装 ＩＭＵ的子阵天线的运动参数。在此基础
上，进一步提出了基于最小二乘拟合的全局估计

方法获取未安装子 ＩＭＵ的子阵天线相位中心的
运动参数，基于飞行数据的半物理仿真进行了验

证，实验结果表明：

１）能有效估计未安装子 ＩＭＵ的子阵天线运
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动参数，实现阵列天线运动参数的全局估计，且估

计精度与安装子 ＩＭＵ的子阵天线的运动参数的
精度相当，从而验证了本文方法的有效性。

２）建立的传递对准误差模型只是考虑了一
维柔性变形角，这与实际工作中的机翼形变情况

还有一定差别，因此本文建立的传递对准误差模

型肯定会影响全局估计精度。
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ＩＭＵｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｆｉｔｔｉｎｇｉｓｕｓｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｓｕｂａｒｒａｙｓｗｉｔｈｏｕｔｓｕｂ
ＩＭＵ．Ｔｈｅｓｅｍｉｐｈｙｓｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｇｌｏｂａｌｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆ
ｔｈｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｒｒａｙａｎｔｅｎｎａ，ａｎｄｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｆｔｈｅｍｏｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｕｂａｒｒａｙｓ
ｗｉｔｈｏｕｔｓｕｂＩＭＵｉｓａｌｍｏｓｔｔｈｅｓａｍｅａｓｔｈａｔｏｆｉｔｓｎｅｉｇｈｂｏｒｉｎｇｓｕｂａｒｒａｙｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＩｎｅｒｔｉａｌＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔＵｎｉｔ（ＩＭＵ）；ｔｒａｎｓｆｅｒａｌｉｇｎｍｅｎｔ；ＫａｌｍａｎＦｉｌｔｅｒ（ＫＦ）；ｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅ
ｆｉｔｔｉｎｇ；ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＰｏｓｉｔｉｏｎａｎｄＯｒｉｅｎｔａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ（ＰＯＳ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１１２６１０：５８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２６．１０４４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＦ０２０５００３）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１９０１４３１，

６１４２１０６３，６１７２２１０３，６１５７１０３０，５１６０５４６１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕ１２５３８９１３２１＠１６３．ｃｏｍ
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带前缘小翼的扇翼翼型气动特性数值模拟分析

杜思亮１，２，３，，冯衬２，唐正飞２

（１．淮阴工学院 机械与材料工程学院，淮安 ２２３００３；　２．南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，

南京 ２１００１６；　３．中国空气动力研究与发展中心 旋翼空气动力学重点实验室，绵阳 ６２１０００）

　　摘　　　要：扇翼升力和推力的产生主要依靠翼型前缘弧形槽上方低压涡的形成，使得
升力和推力具有较强的耦合关系，如何对其解耦控制是扇翼进一步工程应用的关键。对于扇

翼翼型各项几何参数确定的情况下，前缘开口角的大小对扇翼气动性能的影响最大。因此考

虑在基准扇翼翼型的前缘安装前缘小翼的方法来改变扇翼前缘开口角的大小，通过数值模拟

的方法，对比分析了单片、双片和三片前缘小翼在不同前缘小翼偏转角、来流速度、迎角下对扇

翼升力和推力的影响规律。结果表明：通过对前缘小翼偏转角的角度控制不仅仅可以改善扇

翼的升力和推力，还可对低压涡的强度和位置进行控制，满足对扇翼气动力的主动控制要求，

因而可实现对扇翼飞行器姿态进行操控的目的。

关　键　词：前缘小翼；扇翼；气动特性；涡控技术；ＣＦＤ
中图分类号：Ｖ２１１．５２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０８７０１３

　　扇翼飞行器［１２］
是一种新概念新原理的飞行

器，其独特之处就是通过在翼型前缘安装有横流

风扇，通过横流风扇的旋转吸入来流并加速来流，

一部分来流在风扇内部形成涡流运动，产生涡致

升推力，另一部分来流流经翼型后缘斜面，使得上

下翼面产生压差升力，并向翼型后方射出产生前

向的推进力。扇翼中的横流风扇不同于滚翼中的

摆线桨
［３］
，后者能够独立产生升推力，且桨叶桨

距是实时变化的，而前者只有放置在合适翼型的

适当位置才能获得很好的气动性能，且桨叶的桨

距是固定不变的。

近来，欧盟已将扇翼技术列入其第七科研框

架计划中的交通类———新概念飞行器的重点研发

项目。德国联邦航空航天研究中心将扇翼飞行器

定义为分布式开放旋翼飞行器（ＤｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄＯｐｅｎ

ｒｏｔｏｒＡｉｒｃｒａｆｔ）。扇翼升推力产生的效率高于目前
燃气涡轮发动机通过提高旁通比获得的推进效

率，其功率载荷高于 ３０ｋｇ／ｋＷ，此外应用扇翼产
生升推力的飞行器还具有超短距起降、大迎角

（＞６０°）飞行不失速、低空低速稳定性好等优点。
与直升机相比，不需要复杂的旋翼变距机构和飞

行控制系统；与固定翼飞机相比，其巡航升力系数

高达３．５，可实现超短距起降，具有传统固定翼飞
机所不具备的低空低速大载荷飞行能力。目前扇

翼飞行器的主要应用场景在舰载机领域。

国外学者 Ｆｏｒｅｓｈａｗ［４］、Ａｓｋａｒｉ［５］、Ｄｕｄｄｅｍｐｕ

ｄｉ［６］、Ｋｕｍｍｅｒ［７］、Ｂａｙｉｎｄｉｒ［８］等均对扇翼的气动特
性进行过试验和数值模拟分析，证明了扇翼翼型

和横流风扇叶片的几何设计参数会对扇翼升力系

数、推力系数和功率载荷等特性产生很大的影响，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005004&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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并且揭示了扇翼维持升推力的绝大部分能量来自

于横流风扇内部形成的低压涡。国内对扇翼气动

特性的研究主要来自于南京航空航天大学唐正飞

课题组，该课题组是中国扇翼飞行器演示验证重

大探索项目的实施团队，课题组通过理论分

析
［９１２］
、数值模拟

［１３１６］
、试验验证

［１７１８］
、飞行演示

等方法详细深入地研究了扇翼升推力的来源，获

得了一套扇翼翼型和横流风扇的结构设计方法。

综合国内外学者的研究可以发现，前缘开口

角在扇翼翼型和横流风扇尺寸确定后是影响扇翼

升力和推力的最大因素，前缘开口角增大，扇翼升

力和推力增加，并且推力的增加明显。这类似于

发动机进气口进气流道对发动机推力的影响，

而控制前缘开口角大小最简单的方法就是安装

前缘小翼，通过控制前缘小翼的偏转角来改变

前缘开口角的大小，达到提升扇翼气动特性的

目的。本文以二维扇翼翼型为基础，通过数值

模拟的方法来探讨前缘小翼对扇翼气动力的控

制效果。

１　扇翼几何模型与数值计算方法

１．１　基准扇翼几何模型定义
根据文献［１７］的基准扇翼几何参数，在

ＣＡＴＩＡ软件中，建立扇翼的二维模型（见图 １）。
为了减少研究的变量，假定扇翼沿展长方向的截

面是没有变化的，因此本文可以通过扇翼的二维

翼型截面来进行分析。定义扇翼的迎角为翼型底

面水平线与来流的夹角。

图 １　扇翼二维翼型截面

Ｆｉｇ．１　Ｔｗｏｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌａｉｒｆｏｉｌｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｏｆｆａｎｗｉｎｇ

１．２　扇翼前缘小翼设计
根据文献［１１］的计算分析，对扇翼升力和推

力影响较大的前缘开口角范围在 ２５°～５５°之间，
考虑结构的可实现性，故采用最多三片前缘小翼

的方案进行分析（见图２）。设计每片前缘小翼能
够控制１０°前缘开口角，且都可以沿着各自的中
心旋转轴作旋转运动。定义每片前缘小翼的弦线

与基准扇翼前缘弧形槽大圆弧相切时的角度为

０°，逆时针旋转为正。图 ３为带单片前缘小翼的
扇翼截面。

图 ２　扇翼前缘小翼设计

Ｆｉｇ．２　Ｄｅｓｉｇｎｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｏｆｆａｎｗｉｎｇ

图 ３　带单片前缘小翼的扇翼截面

Ｆｉｇ．３　Ｆａｎｗｉｎｇｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ

１．３　数值计算方法
扇翼中横流风扇最大叶尖速度小于 ０．３Ｍａ

（横流风扇最大转速 ２０００ｒ／ｍｉｎ），故数值计算时
的流场可假定为不可压缩。由于横流风扇对气流

的切割、旋转和加速作用，使得流场处于非定常状

态，数值计算时也需要考虑雷诺数影响，定义雷诺

数值为５．９２７×１０５。本文使用的数值模拟软件
为 ＦＬＵＥＮＴ１４．５，选用 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程为主控

１７８
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方程，ＲＮＧ（ＲｅｎｏｒｍａｌｉｚａｔｉｏｎＧｒｏｕｐ）湍流模型，
ＳＩＭＰＬＥ（ＳｅｍｉＩｍｐｌｉｃｉｔＭｅｔｈｏｄｆｏｒＰｒｅｓｓｕｒｅＬｉｎｋｅｄ
Ｅｑｕａｔｉｏｎｓ）压力与速度耦合算法，２阶迎风格式的
对流项，整个流场以混合网格的有限体积法进行

计算，计算域划分见图 ４（ａ），翼型壁面采用无滑
移边界条件，横流风扇叶片所在的圆环形区域、内

部区域及加密区外部区域使用结构网格（见

图４（ｂ）），圆环外部及扇翼翼型椭圆形加密区以
非结构网格为主，横流风扇叶片附近网格和滑移

交界面见图４（ｃ），前缘小翼附近网格见图 ４（ｄ），
整个流场网格如图４（ｅ）所示，流场长宽为１４ｍ×
８ｍ，网格数约为４２万。

图 ４　网格生成

Ｆｉｇ．４　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

１．４　算例验证
采用文献［１８］中关于扇翼基准翼型的风洞

试验数据来验证本文数值计算方法的准确性。使

用１．３节所述的数值计算方法，分别计算了扇翼
基准翼型在来流速度为 １０ｍ／ｓ，迎角为 ０°，横流

风扇转速变化范围在 ４００～１２００ｒ／ｍｉｎ的升力系
数和推力系数（见图 ５）。从图 ５中可以看出，扇
翼数值计算结果与试验结果趋势吻合较好，最大

误差在 １０％以内，而且横流风扇在高转速的误
差小于５％，故本文所采用的数值计算方法可以

图 ５　数值计算与试验结果对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ

２７８
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　第 ５期 杜思亮，等：带前缘小翼的扇翼翼型气动特性数值模拟分析

曲线分析扇翼前缘小翼的气动特性。

２　计算结果与分析

使用１．３节所述的数值计算方法，计算扇翼迎
角分别为０°、４°、８°、１２°，来流速度分别为８、１２、１６、
２０ｍ／ｓ，横流风扇转速设为２０００ｒ／ｍｉｎ。选用正迎
角是为了保证扇翼能够始终产生向前的推力。

２．１　前缘小翼对气动特性的影响
２．１．１　单片前缘小翼

图６计算来流速度 ｖ为 １２ｍ／ｓ，扇翼迎角 α
从０°开始、１２°终止、增量 ４°，单片前缘小翼偏转
角从０°开始、１６５°终止、增量 １５°，扇翼升力系数
和推力系数的变化关系。从图 ６中可以看出，扇
翼迎角不变时，随着前缘小翼偏转角的增大，升力

系数和推力系数均先增大后减小。升力系数和推

力系数在前缘小翼偏转角为 ９０°附近时达到峰
值，随着迎角的增大，扇翼升力系数和推力系数的

改变量也越大。从图 ６中还可以看出，前缘小翼
偏转角不变时，随着扇翼迎角的增大，升力系数也

随着增大，而推力系数则逐渐减小。

图７所示为迎角α为０°时，扇翼升力系数和

图 ６　单片前缘小翼偏转角随迎角的变化曲线

（ｖ＝１２ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｓｉｎｇｌｅ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（ｖ＝１２ｍ／ｓ）

推力系数随来流速度和前缘小翼偏转角的变化曲

线。从图７中可以看出，来流速度不变时，随前缘
小翼偏转角的增大，升力系数和推力系数在来流

速度较大时的增加量不是特别明显，在来流速度

较小时的升力系数变化量较小，推力系数变化量

较大。在来流速度为 １２ｍ／ｓ，随着前缘小翼偏转
角的增大，推力系数的增加量达到 ２２．９７％，而升
力系数增加量只有 ６％，这就说明增加的前缘小
翼对扇翼推力系数的提升效果明显。图７中扇翼
推力系数在前缘小翼偏转角在 ９０°～１２０°时取得
最大值。扇翼迎角和前缘小翼偏转角不变时，来

流速度越大，扇翼升力系数和推力系数均降低。

进一步分析单片前缘小翼不同偏转角下的速

度云图（见图 ８）。从图中可以看出，在单片前缘
小翼的旋转过程中（也就是前缘小翼偏转角增

大），扇翼的前缘开口角实际由 ２５°增大到 ３５°。
前缘小翼偏转角变化后，来流将从前缘小翼与弧

形槽前缘的缝隙中流入横流风扇，接着受到横流

风扇对来流加速的作用，进而改变了来流方向。

当前缘小翼偏转角较小时，来流方向与前缘小翼

弦线方向接近，此时前缘小翼的偏转角较小，升力

系数和推力系数增加缓慢；当前缘小翼偏转角到

图 ７　单片前缘小翼偏转角随来流的变化曲线（α＝０°）

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｓｉｎｇｌｅ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｗｉｔｈｉｎｆｌｏｗ（α＝０°）

３７８
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图 ８　单片前缘小翼的速度云图和流线图（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．８　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｓｉｎｇｌｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

达９０°附近时，进入横流风扇的来流最多，此时前
缘小翼上对来流的阻力较小，扇翼的升力系数和

推力系数达到最大；当前缘小翼偏转角继续增大

时（＞９０°），进入横流风扇来流又逐渐减少，来流
与前缘小翼弦线方向垂直，来流受到了前缘小翼

的阻挡，在其后部产生尾涡。虽然此时前缘小翼

也能够产生部分升力系数，但尾涡的存在相当于

减小了前缘开口角，降低了进入横流风扇的来流

流量，使得扇翼的升力系数和推力系数减小。

再分析对比不同前缘小翼偏转角下的压力云

图（见图９）。随前缘小翼偏转角的增大，扇翼横
流风扇内部的椭圆形低压漩涡区域的压力先减小

后增大，在前缘小翼偏转角 ９０°附近，低压涡的压
力最低。前缘小翼偏转角的变化使得扇翼前缘弧

形槽上表面压力升高。

结合扇翼翼型上下表面的静压分布曲线

（见图１０），可以更直观地看出前缘小翼对扇翼气
动力的影响。从图中可以看出，不同前缘小翼偏

转角受到横流风扇内部低压涡的作用，来流从前

缘小翼和扇翼弧形槽前缘之间的缝隙流入至横流

风扇中，使得扇翼弧形槽前缘附近的压力升高，前

缘小翼偏转角越大，静压增加的也越多。当前缘

小翼偏转角在 ９０°附近时，前缘小翼内外表面的
相对压差较大，可以提供部分升力。但从整体来

看，单片前缘小翼不同偏转角对扇翼总升力影响

相对较小。

２．１．２　双片前缘小翼
图１１为双片前缘小翼不同偏转角下的升力

系数和推力系数曲线。双片前缘小翼的偏转角是

同时增加和减小的。随前缘小翼偏转角的增大，

推力系数和升力系数都是先增加后减小，在偏转

角为 ９０°附近时达到最大值。当迎角在 ０°时，推
力系数增加了约２５％，而升力系数增加的相对较
小，只有约４％。前缘小翼偏转角度不变时，升力
系数随迎角的增大而增大，推力系数随迎角的增

大而减小。

图１２为扇翼迎角 ０°时，不同双片前缘小翼
偏转角随来流的变化曲线。从图中可以看出，随

着双片前缘小翼偏转角的增大，推力系数先增大

后减小，在９０°～１２０°附近时获得最大值，而升力
系数随偏转角的变化不大，当偏转角大于１２０°
时，升力系数减小。此外，从图中可以看出，随着

４７８
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图 ９　单片前缘小翼的压力云图（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｓｉｎｇｌｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

图 １０　单片前缘小翼扇翼表面静压分布曲线

（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｆａｎｗｉｎｇｗｉｔｈｓｉｎｇｌｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ

（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

来流速度的增大，升力系数和推力系数均减小。

进一步分析双片前缘小翼不同来流速度下的

速度云图（见图１３）。从图中可以看出，随着来流
速度的增大，横流风扇对来流方向的改变量减小，

进入横流风扇的来流流量增加，使得扇翼弧形槽

内表面和后缘斜面的流速增加，低压偏心涡受到

挤压向左下方移动。升力增加量较小主要是因为

前缘小翼偏转角增大后，扇翼前缘弧形槽段的升

力面被部分破坏，造成升力的损失，又由于扇翼前

缘开口角的增大，使得来流进入横流风扇的流量

增大，造成总升力的增加。二者相互影响造成前

缘小翼偏转角变化时对扇翼升力的影响较小。总

体来看，随着扇翼迎角的增大，升力和推力的相对

增加量也在逐渐地增大，同时推力的最大值对应

着前缘小翼偏转角的减小，而升力的最大值对应

着前缘小翼偏转角的增大。

从图１４中扇翼上下表面静压分布曲线可以
看出，随着来流速度的增加，扇翼后缘斜面和弧形

槽内表面的压力减小，翼型下表面的压力略有增

加，扇翼前缘驻点处的压力也逐渐增大，前缘小翼

处的压力差由于小翼尾涡被吹散而降低。

２．１．３　三片前缘小翼

三片前缘小翼使得扇翼前缘开口角可由 ２５°
增大到 ５５°。图 １５为来流速度不变时安装有三
片前缘小翼的扇翼升力系数和推力系数随前缘小

翼偏转角和迎角的变化曲线。从图中可以看出，

随着前缘小翼偏转角的增大，扇翼升力系数呈现

先减小后增大然后再减小的趋势，并且在７５°～
１０５°前缘小翼偏转角附近获得最大值；扇翼推力
系数先增大后减小，在９０°～１２０°前缘小翼偏转

５７８
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图 １１　双片前缘小翼偏转角随迎角的变化曲线

（ｖ＝１２ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｄｏｕｂｌｅ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（ｖ＝１２ｍ／ｓ）

图 １２　双片前缘小翼偏转角随来流的变化曲线

（α＝０°）

Ｆｉｇ．１２　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｄｏｕｂｌｅ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｗｉｔｈｉｎｆｌｏｗ（α＝０°）

图 １３　双片前缘小翼的速度云图和流线图（前缘小翼偏转角为 ６０°，α＝０°）

Ｆｉｇ．１３　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｄｏｕｂｌｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ（ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｌｅａｄｉｎｇ

ｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｅｑｕａｌｓｔｏ６０°，α＝０°）

角附近获得最大值。总体来说，前缘小翼偏转角

度不变时，升力系数随迎角的增大而增大，推力系

数随迎角的增大而减小。

图１６为迎角不变时安装有三片前缘小翼的
扇翼升力系数和推力系数随前缘小翼偏转角和来

流的变化曲线。从图中可以看出，随着前缘小翼

６７８
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图 １４　双片前缘小翼扇翼表面静压分布曲线

（前缘小翼偏转角为 ６０°，α＝０°）

Ｆｉｇ．１４　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｆａｎｗｉｎｇｗｉｔｈｄｏｕｂｌｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ（ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎ

ａｎｇｌｅｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｅｑｕａｌｓｔｏ６０°，α＝０°）

图 １５　三片前缘小翼偏转角随迎角的变化曲线

（ｖ＝１２ｍ／ｓ）

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｔｈｒｅｅ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｗｉｔｈａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ（ｖ＝１２ｍ／ｓ）

偏转角的增大，当来流速度较小时升力系数先增

加后减小，在 ９０°前缘小翼偏转角附近时获得最
大值；扇翼推力系数也是先增加后减小，在 ７５°到
１２０°前缘小翼偏转角附近时取得最大值。随着来
流速度的增大，推力系数的变化量不大，但当来流

速度继续增大时推力系数减小。

进一步分析三片前缘小翼不同前缘小翼偏转

角下的速度云图（见图１７）。从图中可以看出，随
着三片前缘小翼偏转角的增大，横流风扇对来流

图 １６　三片前缘小翼偏转角随来流的变化曲线（α＝０°）

Ｆｉｇ．１６　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｔｈｒｅｅ

ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｗｉｔｈｉｎｆｌｏｗ（α＝０°）

方向的改变量、扇翼前缘弧形槽和后缘斜面的流

速都呈现先增大后减小的趋势。对扇翼升力和推

力的影响主要是当三片前缘小翼的偏转角较小或

较大时，对扇翼前缘开口角的改变较小，使得进入

横流风扇的来流流量变化不大，但是由于前缘小

翼偏转角的存在破坏了原有弧形槽升力面的稳

定，引起横流风扇内部偏心涡的位置和强度的变

化，造成扇翼升力和推力值的波动。而当三片前

缘小翼偏转角在 ９０°～１０５°时，扇翼获得的前缘

开口角最大，有更多的来流进入横流风扇，使得扇

翼升力和推力值均比较高。当来流速度继续增大

时，不利于横流风扇内部偏心涡的形成，同时前缘

小翼的旋转使得扇翼前缘弧形槽段的尺寸变小，

造成翼型面积的减小，使得在较大前缘小翼偏转

角下，扇翼升力和推力均有较大下降，而升力下降

尤为明显。从图中亦可看出三片前缘小翼对扇翼

前缘开口角的改变量很大，当前缘小翼偏转角大

于９０°后，由于前缘小翼对来流的遮挡，在前缘小
翼附近形成了尾涡，这将阻碍来流进入横流风扇，

对扇翼升力和推力都将产生不利影响。

再分析对比不同前缘小翼偏转角下的压力云

图（见图１８）。随着三片前缘小翼偏转角的增大，
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图 １７　三片前缘小翼的速度云图和流线图（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．１７　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｔｈｒｅｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

图 １８　三片前缘小翼的压力云图（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．１８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｔｈｒｅｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）
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　第 ５期 杜思亮，等：带前缘小翼的扇翼翼型气动特性数值模拟分析

横流风扇内部偏心涡的压力先减小后增加，同时

三片前缘小翼偏转角较小时，水平方向上前缘小

翼附件的压力差降低，且为推力，而在三片前缘小

翼的偏转角较大时，前缘小翼与扇翼弦线接近平

行，此时前缘小翼类似前缘襟翼而产生升力。

从图１９中扇翼上下表面静压分布曲线可以
看出，随三片前缘小翼偏转角的增大，在扇翼前缘

弧形槽前部的压力增加较大，而前缘弧形槽下翼

面和后缘斜面的压力降低。图中前缘小翼安装区

域压力的突变，亦能反应其对扇翼升推力的影响。

２．２　不同片数前缘小翼气动特性分析
图２０为不同前缘小翼片数在前缘小翼偏转

角为９０°，来流速度为１２ｍ／ｓ、迎角为 ０°时的速度
云图和流线图。从图可知，前缘小翼旋转后可以

使更多来流进入到横流风扇中，实际增大了扇翼

的前缘开口角，随着前缘小翼片数的增多，对扇翼

前缘开口角角度的改变也越大，使得扇翼后缘斜

面和前缘弧形槽上表面的气流流速逐渐增大，进

一步增强了横流风扇内部低压偏心涡的强度。前

缘小翼片数的增加对前缘小翼附近的流场也产生

了影响，具体为使得来流进入横流风扇的入流角

度增大，吸入横流风扇的气流流量增大。

分析图２１不同前缘小翼片数的压力云图可
知，前缘小翼片数增加后，横流风扇内部低压涡的

强度增强，区域增大，涡心向左后方移动。对横流

风扇涡心位置的影响能够对扇翼的纵向力矩大小

进行控制，从而使得前缘小翼不仅仅可以用于改

善扇翼的升力和推力，还可以用于对扇翼飞行器

的姿态进行操控。

对比图２２中不同小翼片数与基准模型的静
压分布曲线，可以发现前缘小翼数量的增加使得

图 １９　三片前缘小翼扇翼表面静压分布曲线

（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．１９　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｎｓｕｒｆａｃｅｏｆ

ｆａｎｗｉｎｇｗｉｔｈｔｈｒｅｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ

（ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

图 ２０　不同片数前缘小翼速度云图和流线图（前缘小翼偏转角为 ９０°，ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．２０　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｎｔｏｕｒｓａｎｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ

（ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｅｑｕａｌｓｔｏ９０°，ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）
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图 ２１　不同片数前缘小翼压力云图（前缘小翼偏转角为 ９０°，ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

Ｆｉｇ．２１　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ（ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ

ｗｉｎｇｌｅｔｅｑｕａｌｓｔｏ９０°，ｖ＝１２ｍ／ｓ，α＝０°）

图 ２２　不同片数前缘小翼静压分布与力变化曲线（前缘小翼偏转角为 ９０°，α＝０°）

Ｆｉｇ．２２　Ｓｔａｔｉｃｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｎｄｆｏｒｃｅｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｕｍｂｅｒｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ

（ｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｅｑｕａｌｓｔｏ９０°，α＝０°）

扇翼后缘斜面和前缘弧形槽上表面的压力降低，

前缘小翼片数越多压力下降的就越明显。扇翼下

翼面的压力变化很小，由于前缘小翼的旋转造成

前缘小翼与前缘弧形槽间有间隙产生，来流可通

过该间隙进入到横流风扇中使得前缘弧形槽的升

力面变小，间隙处压力升高。分析图 ２２（ｃ）可以

发现第１片前缘小翼可以提供较大升力，第 ２、
第３片前缘小翼提供升力则逐渐减小。图 ２２（ｄ）
为不同前缘小翼片数下升力和推力变化关系，随

着前缘小翼片数增加扇翼升力和推力变化趋势是

逐渐增加的，三片前缘小翼时升力和推力达到最

大值，推力的相对变化量要大于升力。因此在扇

０８８
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　第 ５期 杜思亮，等：带前缘小翼的扇翼翼型气动特性数值模拟分析

翼前缘安装三片前缘小翼可以有效控制扇翼升力

推力的大小，也证明了在扇翼前缘安装可动前缘

小翼的方案是可行的。

３　结　论

本文采用数值模拟的方法，分析了不同片数

前缘小翼偏转角对扇翼气动特性的影响，得到：

１）单片前缘小翼对扇翼推力的影响较大，对
升力的影响不大。双片前缘小翼偏转角变化时，

升力和推力的变化规律与单片前缘小翼相似，但

双片前缘小翼的升力和推力的变化量较大，这主

要是因为双片前缘小翼对扇翼前缘开口角的改变

较大。三片前缘小翼对扇翼的升力和推力改变量

比双片前缘小翼的还要大，推力相对升力的变化

量要大。

２）在大来流速度情况下，前缘小翼偏转角较
大时，一方面由于来流和前缘小翼的弦线方向接

近９０°，在前缘小翼的另一面形成了涡流，在前缘
小翼上基本不产生升力，造成了前缘小翼部分升

力的损失。另一方面由于前缘小翼对来流的阻

挡，使得翼型前缘开口角减小，造成进入横流风扇

内部的来流减少，使得风扇内部偏心涡的强度减

弱，造成总升力的降低。多片前缘小翼相对单片

形成的前缘小翼尾涡和对前缘开口角的减小更

大，而且多片前缘小翼所在的位置也对本身翼型

前缘段的破坏更大，从而导致多片前缘小翼相比

单片小翼在高来流速度、大前缘小翼偏转角时的

升力损失严重，且前缘小翼越多损失越严重。

３）安装前缘小翼可以改变扇翼的升力和推
力。在扇翼上安装可动的前缘小翼来改变和控制

扇翼气动力是可行的。利用前缘小翼对升力和推

力的解耦合控制的策略有：对飞行速度的调节，可

以通过单片前缘小翼来控制；对俯仰飞行姿态的

控制，如果是低速飞行可以采用三片前缘小翼同

时动作，如果是高速飞行可以采用单片或者双片

前缘小翼同时动作；对横滚和航向飞行姿态的控

制，可以通过左右机翼上前缘小翼的偏转方向的

差动实现。
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［１１］冯衬．前缘弧形段小翼及开槽设计对扇翼气动性能影响分

析［Ｄ］．南京：南京航空航天大学，２０１５．

ＦＥＮＧＣ．Ｔｈｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｆｌａｐ

ａｎｄｓｌｏｔｔｅｄｄｅｓｉｇｎｏｎｔｈｅｆｒｏｎｔａｒｃｓｅｇｍｅｎｔｏｆｆａｎｗｉｎｇ［Ｄ］．

Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］雷乾勇，朱清华．风扇翼翼型气动特性研究［Ｊ］．南京航空

航天大学学报，２０１６，４８（４）：５０９５１５．

ＬＥＩＱＹ，ＺＨＵＱＨ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆａｎｗｉｎｇａｉｒ

ｆｏｉｌｂａｓｅｄｏｎＣＦＤｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

Ａｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，４８（４）：５０９５１５（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１３］张银辉．风扇翼非定常流动的数值分析［Ｄ］．南京：南京航

空航天大学，２０１１．

ＺＨＡＮＧＹ Ｈ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆａｎｗｉｎｇｕｎｓｔｅａｄｙｆｌｏｗ

［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ，２０１１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］杜思亮，芦志明，唐正飞．扇翼飞行器翼型附面层控制数值

模拟［Ｊ］．航空学报，２０１６，３７（６）：１７８３１７９１．

ＤＵＳＬ，ＬＵＺＭ，ＴＡＮＧＺＦ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｅａｒｃｈｏｎ

ｔｈｅｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｏｆｔｈｅｆａｎｗｉｎｇ’ｓａｉｒｆｏｉｌ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１６，３７（６）：１７８３１７９１

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］刘向楠．扇翼设计参数及翼面形状气动优化研究［Ｄ］．南

京：南京航空航天大学，２０１５．

ＬＩＵＸＮ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｄｅｓｉｇｎ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２０年　

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄａｉｒｆｏｉｌｏｆｆａｎｗｉｎｇ［Ｄ］．Ｎａｎｊｉｎｇ：ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］杜思亮，唐正飞，赵文静，等．纵列式双扇翼气动特性数值模

拟与试验［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（６）：

１１６４１１７５．

ＤＵＳＬ，ＴＡＮＧＺＦ，ＺＨＡＯＷ Ｊ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

ａｎｄｔｅｓｔｏｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔａｎｄｅｍｆａｎｗｉｎｇ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１８，４４（６）：１１６４１１７５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］杜思亮，唐荣培，唐正飞．扇翼气动特性试验研究［Ｊ］．南京

航空航天大学学报，２０１７，４９（３）：４０３４１０．

ＤＵＳＬ，ＴＡＮＧＲＰ，ＴＡＮＧＺＦ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎａｅｒｏｄｙ

ｎａｍｉｃｏｆｆａｎｗｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４９（３）：４０３４１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＤＵＳＬ，ＴＡＮＧＺＦ，ＸＵＰ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒａｎｔｉｔｏｒｑｕｅ

ｄｅｖｉｃｅｂａｓｅｄｏｎｃｒｏｓｓｆｌｏｗｆａｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１６，２０１６：５３９６８７６．

　作者简介：

　杜思亮　男，博士，讲师。主要研究方向：空气动力学、飞行力

学与控制。

冯衬　男，硕士研究生。主要研究方向：空气动力学。

唐正飞　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：空气

动力学、新概念无人飞行器。

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ
ｆａｎｗｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｗｉｔｈｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ
ＤＵＳｉｌｉａｎｇ１，２，３，，ＦＥＮＧＣｈｅｎ２，ＴＡＮＧＺｈｅｎｇｆｅｉ２

（１．ＦａｃｕｌｔｙｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ＆ＭａｔｅｒｉａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨｕａｉｙｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈｕａｉａｎ２２３００３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＲｏｔｏｒｃｒａｆｔＡｅｒｏｍｅｃｈａｎｉｃｓ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ；

３．ＲｏｔｏｒＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙ，ＣｈｉｎａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＣｅｎｔｅｒ，Ｍｉａｎｙａｎｇ６２１０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｌｉｆｔａｎｄｔｈｒｕｓｔｍａｉｎｌｙｄｅｐｅｎｄｓｏｎｔｈｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｖｏｒｔｉｃｅｓａｂｏｖｅ
ｔｈｅａｒｃｇｒｏｏｖｅｏｎｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆｔｈｅｆａｎｗｉｎｇ，ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｌｉｆｔａｎｄｔｈｒｕｓｔｈａｖｅａｓｔｒｏｎｇｃｏｕｐｌｉｎｇｒｅｌａ
ｔｉｏｎｓｈｉｐ．Ｈｏｗｔｏｄｅｃｏｕｐｌｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｌｉｆｔａｎｄｔｈｒｕｓｔｉｓｔｈｅｋｅｙｔｏｔｈｅｆｕｒｔｈｅｒｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ
ｆａｎｗｉｎｇ．Ｗｈｅｎｔｈｅｇｅｏｍｅｔｒｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｔｈｅｆａｎｗｉｎｇａｉｒｆｏｉｌａｒｅｄｅｔｅｒｍｉｎｅｄ，ｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｐｅｎｉｎｇａｎ
ｇｌｅｈａｓｔｈｅｇｒｅａｔｅｓｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｏｆｉｎｓｔａｌｌｉｎｇｌｅａｄｉｎｇ
ｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｓｏｎｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆａｂａｓｅｆａｎｗｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｗａｓｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｔｏｃｈａｎｇｅｔｈｅｏｐｅｎｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｔｈｅ
ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ．Ｂｙｍｅａｎｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｉｎｇｌｅ，ｄｏｕｂｌｅａｎｄｔｈｒｅｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｓ
ｏｎｌｉｆｔａｎｄｔｈｒｕｓｔｏｆｔｈｅｆａｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓ，ｉｎｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓａｎｄａｎｇｌｅｓｏｆａｔｔａｃｋａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄ
ａｎｄａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅａｎｇｌｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎａｎｇｌｅｃａｎｎｏｔｏｎｌｙ
ｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｌｉｆｔａｎｄｔｈｒｕｓｔｏｆｔｈｅｆａｎｗｉｎｇ，ｂｕｔａｌｓｏｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｖｏｒｔｉ
ｃｅｓｔｏｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆａｃｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｏｆｔｈｅｆａｎｗｉｎｇ，ｓｏｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎｔｒｏｌ
ｏｆｔｈｅｆａｎｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｃａｎｂｅｒｅａｌｉｚｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｗｉｎｇｌｅｔ；ｆａｎｗｉｎｇ；ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｖｏｒｔｅｘｃｏｎｔｒｏｌｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ；ＣＦＤ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０７０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１０１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１１２８１３：４６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２８．１２５１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：Ｃｈｉｎａ ＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ （２０１８Ｍ６４２２４１）； ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅｒｅｓｅａｒｃｈ Ｋｅｙ Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ

（６１４２２２０１１８０５１０）；ＲｏｔｏｒＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（ＲＡＬ２０１９０２０３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｋｊｏｆｃｈｉｎａ＠ｑｑ．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０７０３；录用日期：２０１９１０１１；网络出版时间：２０１９１１２８１４：１０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２８．１３１６．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （９１４３８２０７）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙｋｇｏｎｇ＠ａｏｅ．ａｃ．ｃｎ
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ＤＲＯ计算及其在地月系中的摄动力研究
吴小婧，曾凌川，巩应奎

（中国科学院空天信息创新研究院，北京 １０００９４）

　　摘　　　要：针对远距逆行轨道（ＤＲＯ）的航天工程应用问题，研究了 ＤＲＯ的计算方法以
及轨道特性，分析了 ＤＲＯ在实际力环境中的主要摄动因素，为 ＤＲＯ的精确建模和标称轨道设
计奠定一定的理论基础。首先，利用仿真算例验证流函数法在计算 ＤＲＯ周期轨道族中的有效
性。然后，利用该方法，通过改变雅可比常数，延拓计算 ＤＲＯ周期轨道族，获得不同共振比的
ＤＲＯ，仿真结果表明整数共振比的 ＤＲＯ在地月惯性坐标系中的轨迹是封闭的曲线，而共振比
非整数的 ＤＲＯ则不封闭。最后，通过轨道外推分析影响 ＤＲＯ稳定性的主要摄动因素，仿真结
果表明太阳引力和月球轨道偏心率是影响 ＤＲＯ稳定性的主要摄动因素。在动力学模型中，使
用标准星历表示行星的运动状态，当积分时间多于 １０天时模型误差为 ｋｍ量级，因此在地月
系这样大尺度的空间范围内，可以使用星历模型近似的分析 ＤＲＯ在真实力环境中的运动状
态，为任务轨道设计提供依据。

关　键　词：圆形限制性三体问题；流函数；拟周期轨道；远距逆行轨道（ＤＲＯ）；共振
轨道
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　　随着深空探测任务的开展，有许多不同的关
键技术需要研究，首先需要解决的关键问题就是

航天器的轨道设计问题。相较于近地空间，深空

探测器所处的引力环境具有多样性，不再局限于

经典的二体开普勒轨道，其基本动力学模型可简

化为一个受摄的圆形限制性三体问题（Ｃｉｒｃｕｌａｒ
ＲｅｓｔｒｉｃｔｅｄＴｈｒｅｅＢｏｄｙＰｒｏｂｌｅｍ，ＣＲＴＢＰ）［１］。 在
ＣＲＴＢＰ中，以地月（ＥａｒｔｈＭｏｏｎ，ＥＭ）系为例，由于
地月系相较日地系，第二主天体的轨道偏心率更

大、太阳作为第三引力体对地月系的引力影响更

强烈，因此地月系三体轨道设计将面临更大挑

战
［２］
。本文尝试以地月系为背景对远距逆行轨

道（ＤｉｓｔａｎｔＲｅｔｒｏｇｒａｄｅＯｒｂｉｔ，ＤＲＯ）设计做初步
研究。

ＤＲＯ属于圆形限制性三体问题中一类特殊
的平面对称轨道

［３］
，其围绕较小主天体运动，在

会合坐标系中，运行方向与主天体的公转方向相

反，因此，轨道是逆行的。理想的周期 ＤＲＯ只存在
于圆形限制性三体问题中，在实际力模型中，由于

摄动力的影响，周期 ＤＲＯ变为拟周期 ＤＲＯ［４５］。
当这些拟周期轨道受到比其他三体轨道族更大的

扰动时，仍能保持稳定
［６７］
，因此非常适于深空导航

组网、中继通信以及科学数据采集等任务。

ＮＡＳＡ曾 计 划 在 其 木 星 冰 月 轨 道 任 务
（ＮＡＳＡ’ｓＪｕｐｉｔｅｒＩｃｙＭｏｏｎＯｒｂｉｔｅｒ，ＪＩＭＯ）中使用
ＤＲＯ来平衡木星和其卫星的引力摄动，该任务原
计划于 ２０１５年左右发射［８］

。ＮＡＳＡ的小行星重
定向任务 （ＡＲＭ）曾计划捕获一颗近地小行

qwqw
新建图章
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星
［９１０］
，并使用低推力航天器将其拖拽到 ＤＲＯ

上
［１１］
，由于 ＤＲＯ的长期稳定性，当受到如非对称

引力场、太阳辐射压以及来自太阳系其他天体的

引力等摄动时，在未来的几十年甚至更长时间，小

行星都不需要位置保持机动
［１０，１２］

。学者们在基

于 ＤＲＯ的深空探测方面也做了大量的研究工作。
Ｏｃａｍｐｏ和 Ｒｏｓｂｏｒｏｕｇｈ提出利用日地系 ＤＲＯ构建
太阳风暴预警系统的应用设想

［１３］
，介绍了日地系

中 ＤＲＯ的几种类型，并针对日地系 ＤＲＯ设计了
脉冲转移轨道。针对此应用设想，Ｄｅｍｅｙｅｒ和
Ｇｕｒｆｉｌ研究了从地球到日地 ＤＲＯ的转移轨道的设
计方法

［１４］
；Ｓｃｏｔｔ和 Ｓｐｅｎｃｅｒ利用微分校正法计算

了转移到日地 ＤＲＯ的转移轨道族［１５］
。Ｓｔｒａｍａｃ

ｃｈｉａ等提出利用日地 ＤＲＯ部署天基望远镜网络
探测近地危险小行星的应用设想

［１６］
。徐明与徐

世杰提出了将中继卫星布置在地月 ＤＲＯ的设
想

［１７］
，研究了空间双圆模型下 ＤＲＯ的轨道稳定

性，并研究了转移轨道的设计方法。Ｍｕｒａｋａｍｉ和
Ｙａｍａｎａｋａ基于未来在月球附近建造一个新的空
间站或燃料补给港的设想，对在地月 ＤＲＯ上的交
会对接技术进行了研究

［１８］
。Ｃｏｎｔｅ等对直接从近

地轨道（ＬｏｗＥａｒｔｈＯｒｂｉｔ，ＬＥＯ）转移到火星和采用
月球 ＤＲＯ作为中转站转移到火星 ２种地火转移
方式开展了比较研究

［１９］
。这些研究均是在 ＣＲＴ

ＢＰ模型下，并没有考虑月球的引力摄动。
此外，为了设计 ＤＲＯ，Ｌａｒａ用摄动分析方法

得到了 ＤＲＯ的低阶解析解和高阶解析解［２０］
，并

利用高阶解析解计算了 ＤＲＯ周期轨道［２１］
。

Ｂｅｚｒｏｕｋ和 Ｐａｒｋｅｒ研究了在长达数万年的时间里，
地月系中几个不同大小的 ＤＲＯ的演化问题［２２］

。

以上研究主要针对需要完全放手、长时间隔

离轨道的任务，例如火星样本返回任务或小行星

重定向任务等对轨道精度要求不高的任务，而且

高阶模型存在形式复杂和计算繁琐等不足。本文

针对需要高轨道精度的深空导航和通信服务，着

重高精度动力学模型的建立，通过数值方法研究

了 ＤＲＯ的设计问题。
考虑到设计符合动力学环境需求的标称任务

轨道不仅能有效地节省轨道保持的燃料
［２３］
，而且

可以为在轨导航制导提供理想的参考轨道。因此

本文针对实际工程应用中标称任务轨道的设计问

题，以地月系为背景，研究了 ＤＲＯ的设计方法，分
析了在实际力环境下地月 ＤＲＯ拟周期轨道的轨
道特性及主要摄动因素。首先，针对地月 ＤＲＯ的
动力学特征，利用构造流函数法求解其周期轨道，

并通过周期轨道在地月会合坐标系和地月惯性坐

标系中的对应关系，从共振角度对 ＤＲＯ轨道特性
进行了分析和总结；然后，在实际力模型下，研究

地月 ＤＲＯ的主要摄动因素，在考虑太阳引力摄动
和月球轨道偏心率摄动的星历模型中，分析地月

ＤＲＯ的非开普勒特征与稳定性。仿真研究表明，
构造流函数法可以有效应用于 ＤＲＯ的数值求解，
从而摆脱了经典微分校正法迭代初值对近似解析

解的依赖，可以在近似解析解失效的更广大区域

求得 ＤＲＯ周期轨道的数值解。不同于以往的研
究，本文通过不同摄动力模型下 ＤＲＯ轨道特性的
分析对比，得到影响地月 ＤＲＯ的主要摄动因素及
其影响程度，可以为设计符合动力学环境需求的

标称任务轨道提供理论依据。

１　动力学模型

１．１　坐标系定义
１）地月会合坐标系 Ｏｘｙｚ。在圆形限制性三

体条件下的地月会合坐标系 Ｏｘｙｚ，其原点在地月
系的质心 Ｏ，ｘ轴由质心指向月心方向，ｚ轴指向
系统角速度方向，ｙ轴与 ｘ轴、ｚ轴构成右手坐
标系

［２４］
。

２）地月惯性坐标系 ＯＥＸＹＺ。其原点在地球
质心 ＯＥ，月球在地月参考平面上绕地球作圆周运
动，ｔ＝０时刻，地月惯性坐标系和地月会合坐标
系的轴线对齐，月球位于 ＋Ｘ轴上［２４］

。

１．２　圆形限制性三体问题
根据开普勒定律，假设地球和月球这 ２个主

天体都可看成 １个质点，它们围绕彼此作圆周运
动。第３个小天体航天器，受主天体的引力影响，
但不影响主天体的轨道。对各单位进行无量纲化

处理，用两主天体的质量和作为单位质量，较小主天

体的质量为 ｍ′。对于地月系，ｍ′＝０．０１２１５０５。
两主天体间的平均距离无量纲化为 １。本文中采
用的地月距离为３８４４００ｋｍ。

ＣＲＴＢＰ地月会合坐标系会随着两主天体旋
转，由于它们之间的距离是恒定的，所以这２个主
天体在会合坐标系中看起来是静止的。无量纲化

处理后，原点位于２个主天体的质心，２个主天体
位于 ｘ轴上，较大主天体位于 －μ处，较小主天体
位于１－μ处，其中，μ＝ｍ′＝０．０１２１５０５。ｚ轴沿
两主天体轨道的法向，ｙ轴与 ｘ轴和 ｚ轴构成右
手坐标系。对其进行无量纲化处理使得两主天

体的轨道周期为 ２π。对于地月系，ＣＲＴＢＰ的时
间间隔 ２π对应于 ２７．２８ｄ。ＣＲＴＢＰ的运动方
程为

［２４］

４８８
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　第 ５期 吴小婧，等：ＤＲＯ计算及其在地月系中的摄动力研究

ｖ′ｘ ＝２ｖｙ＋ｘ－（１－μ）（ｘ＋μ）ｄ
－３
１ －

　　μ（ｘ－１＋μ）ｄ－３２

ｖ′ｙ ＝－２ｖｘ＋ｙ－（１－μ）ｙｄ
－３
１ －μｙｄ

－３
２

ｖ′ｚ ＝－（１－μ）ｚｄ
－３
１ －μｚｄ

－３













２

（１）

式中：

ｄ１ ＝ （ｘ＋μ）２＋ｙ２＋ｚ槡
２

ｄ２ ＝ （ｘ－１＋μ）２＋ｙ２＋ｚ槡
{

２

（２）

其中：ｄ１、ｄ２分别为航天器到两主天体的距离；ｒ＝
（ｘ，ｙ，ｚ）为航天器的位置向量；ｖ＝（ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ）为速
度向量。

ＣＲＴＢＰ方程（１）有一个运动积分，被称为雅
可比积分：

Ｃ＝２Ｕ（ｘ，ｙ，ｚ）－（ｖ２ｘ ＋ｖ
２
ｙ ＋ｖ

２
ｚ） （３）

式中：

Ｕ（ｘ，ｙ，ｚ）＝（ｘ２＋ｙ２）／２＋（１－μ）ｄ－１１ ＋μｄ
－１
２

（４）
雅可比积分实际上是质点总能量的量度，雅可

比积分越大，则质点能量越小，反之亦然。雅可比积

分虽然不能确定质点的全部运动规律，但通过研究

雅可比积分，仍能得到有关质点运动的丰富信息。

２　利用构造流函数法计算 ＤＲＯ

２．１　构造流函数法
由于限制性三体问题的非线性，目前只有依

靠微分方程的数值解法才能得到满足实际任务精

度要求的 ＤＲＯ周期解。经典的微分校正法是利
用轨道的状态转移矩阵构造牛顿迭代过程的，迭

代初值可以由 ＣＲＴＢＰ的线性化模型给出，也可利
用 ＬｉｎｄｓｔｅｄｔＰｏｉｎｃａｒé摄动分析方法得到更高阶的
初值。本文针对地月 ＤＲＯ的动力学特征，利用构
造流函数法求解其周期轨道。该方法的优点是不

需要以近似解作为迭代初值，因此不受非线性的

影响，可以在近似解析解失效的更广大区域求取

周期轨道的数值解。

下面给出流函数的概念
［２５２６］

。设系统式（１）
以 Ｘ（ｔ０）＝Ｘ０为初始状态的解轨迹为 φ（ｔ，ｔ０），
则 φ（ｔ，ｔ０）：Ｘ（ｔ０）→Ｘ（ｔ）定义了动力学系统
式（１）的流映射，它将 ｔ０时刻的初始状态映射到
ｔ时刻状态。这里的 φ被称为流函数。本文使用
一种特殊的流函数，它能将初始状态Ｘ０映射到未
来某时刻位于 ｘ轴上的另一状态，将其表示为
φ（ｋ，Ｘ０），其中 ｋ为流函数与 ｘ轴相交的次数，相
对于 φ以给定时间作为积分终止条件，则 φ以与

ｘ轴的第 ｋ次相交作为终止条件。由于 ＤＲＯ属
于平面圆形限制性三体问题

［３］
，因此系统状态向

量可表示为 Ｘ＝［ｘ ｙ ｖｘ ｖｙ］Ｔ，为了计算 φ（ｋ，

Ｘ０）的值，引入如下判别函数：
Ｃｒｉｔ（Ｘ）＝ｙ （５）

由于 ＤＲＯ轨道具有沿 Ｘ轴的对称性，其与 Ｘ
轴相交时必须满足垂直相交条件，即ｙ方向速度
为零。根据这个特征，判别函数具有简单形式，只

是取状态 Ｘ的 ｙ分量，且初始积分状态可以取为

Ｘ０＝［ｘ０ ０ ０ ｖｙ０］Ｔ。若限定雅可比积分为 Ｃ，

则根据雅可比积分公式可得

ｖｙ０ ＝ ２ μ
１－μ－ｘ０

＋１－μ
μ＋ｘ０

＋
ｘ２０( )２槡
－Ｃ （６）

对初始状态Ｘ０逐步积分，并在每一步积分中
计算判别函数的值，当其符号第 ｋ次发生改变时，
表明流函数第 ｋ次跨越了 ｘ轴，这时以 Ｃｒｉｔ（Ｘ）符
号改变前后的 ｔ值作为初值，恰好可以应用 Ｂｒｅｎｔ
方法来解方程：

Ｃｒｉｔ［φ（ｔ，Ｘ０）］＝０ （７）

设解为 ｔ，则

φ（ｋ，Ｘ０）＝φ（ｔ
，Ｘ０） （８）

显然，φ（ｋ，Ｘ０）的解算包含了一个数值积分
和一个数值求根过程，虽然无法得到其解析表达

式，却仍然可以用数值方法研究 φ（ｋ，Ｘ０）的性
质。若以 φｖｘ表示 φ的 ｖｘ分量，则计算雅可比积
分 Ｃ下的 ＤＲＯ轨道等价于求解方程：

φ（ｘ）＝φｖｘ（１，Ｘ）＝０ （９）

式中：φ（ｘ）为以 ｘ为自变量的轨迹函数在 ｖｘ方
向的分量。考虑到 ＤＲＯ属于圆形限制性三体问
题中的平面对称轨道

［３］
，Ｘ表达式为

Ｘ＝ ｘ ０ ０ － ２ μ
１－μ－ｘ

＋１－μ
μ＋ｘ

＋ｘ
２

( )２ －
槡[ ]Ｃ

Ｔ

（１０）
式（９）同样可以应用数值求根方法解出，迭代

初值当然也可以由线性化解析解给出，但本文采用

更方便的方法，即观察φ（ｘ）的曲线（见图１（ａ）），
寻找其与 ｘ轴的交点，由图中得到交点 Ｐ的近似
坐标作为初值。图１（ｂ）中 Ｌ１和 Ｌ２分别表示地
月系的拉格朗日点 Ｌ１、Ｌ２。

构造流函数法利用了 ＣＲＴＢＰ的对称性，它不
但可以计算 ＤＲＯ轨道，而且可以系统地计算一大
类具有 ｘ轴对称性的周期轨道，如图 ２所示。即
利用构造流函数法计算了 １∶３地球共振轨道在
地月会合坐标系和地月惯性坐标系中的运动轨

迹，在地月会合坐标系下的一个轨道周期里，航天

５８８
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图 １　地月系的 φ（ｘ）曲线和以点 Ｐ为初值迭代

得到的 ＤＲＯ（Ｃ＝２．９３）

Ｆｉｇ．１　φ（ｘ）ｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅＥａｒｔｈＭｏｏｎｓｙｓｔｅｍａｎｄＤＲＯ

ｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｉｔｅｒａｔｉｏｎｗｉｔｈｐｏｉｎｔＰａｓ

ｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅ（Ｃ＝２．９３）

器在地月惯性坐标系下环绕地球 ３圈，Ｒｅ为地球
半径。从图 ２可以明显看出，共振轨道在地月会
合坐标系中是闭合的，其拱线在地月惯性坐标系

中旋转。这类轨道可以看做地月系中绕地球旋转

的 ＤＲＯ轨道。
２．２　ＤＲＯ计算及其非开普勒特征分析

本文通过在圆形限制性三体模型下延拓雅可

比积分 Ｃ计算地月 ＤＲＯ周期轨道族。ＤＲＯ存在
较大的幅值范围，当幅值较小时，ＤＲＯ完全可以看
作低轨的环月轨道，此时，ＤＲＯ具有较高的雅可比
常数，接近Ｌ１（ＣＬ１＝３．１８８３４）和 Ｌ２（ＣＬ２＝３．１７２１６）
的雅可比常数。随着雅可比常数的减小，ＤＲＯ幅
值将逐渐增大，越靠近地球时对应的雅可比常数

越小。图３在很大的范围内绘制了地月 ＣＲＴＢＰ
中的 ＤＲＯ周期轨道族。每个轨道的颜色表示雅
可比常数，由右边的颜色栏指定。很明显，一些轨

道已经延伸到离月球很远的地方，因此被称为

ＤＲＯ。越靠近月球，ＤＲＯ的周期越短，随着轨道
周 期通过与月球１∶４、１∶３和１∶２的共振，

图 ２　地球 ＤＲＯ（１∶３）共振轨道

Ｆｉｇ．２　ＴｈｅＥａｒｔｈｒｅｓｏｎａｎｔｏｒｂｉｔｏｆＤＲＯ（１∶３）

图 ３　ＤＲＯ周期轨道族与雅可比常数 Ｃ

Ｆｉｇ．３　ＤＲＯｐｅｒｉｏｄｉｃｆａｍｉｌｙａｎｄＪａｃｏｂｉｃｏｎｓｔａｎｔＣ

ＤＲＯ的大小增加，并逐渐接近与月球 １∶１的
共振。

以上是在地月会合坐标系下对 ＤＲＯ进行了
计算。然而，在航天器任务分析中，了解地月惯性

坐标系解的性质是至关重要的。为此，本文定义

了一个地月惯性参考框架，其具有以下性质：参考

框架的坐标原点是地球，月球在地月参考平面上

绕地球作圆周运动。在 ｔ＝０时刻，地月惯性坐标
系和地月会合坐标系的轴线对齐。因此，在 ｔ＝０
时刻，月球位于地月惯性坐标系的 ＋Ｘ轴上。由
ＣＲＴＢＰ的对称性可知，判别式（７）的解 ｔ即为 １／

６８８
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２轨道周期，联合式（９）和式（１０）通过数值方法
得到雅可比积分Ｃ与ＤＲＯ轨道周期的对应关系，
从而可找到１∶２、１∶３及 １∶４的月球共振轨
道，图４（ａ）、图４（ｂ）、图 ４（ｃ）分别展示了它们在
地月惯性坐标系下的运动轨迹。从图 ４可以看

出，这３种共振轨道均为非开普勒轨道，它们在地
月惯性坐标系中是周期闭合的。图４（ｄ）是共振
比非整数的 ＤＲＯ在地月惯性坐标系中的运行情
况，其轨迹不再是封闭的曲线，而看起来像是在月

球轨道附近打水漂。

图 ４　ＤＲＯ在地月惯性坐标系中的运动轨迹

Ｆｉｇ．４　ＭｏｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆＤＲＯｉｎｔｈｅＥａｒｔｈＭｏｏｎｉｎｅｒｔｉａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

３　摄动力模型下的 ＤＲＯ仿真分析

第２节 ＤＲＯ研究是基于圆形限制性三体模
型的。本节研究地月摄动力模型下，ＤＲＯ的动力
学特性。地月系中，摄动因素主要包括太阳引力、

太阳光压、月球非对称引力、其他行星的引力等。

表１显示了以月球为中心的 ＤＲＯ所受加速度的
种类及其近似量级。在实际力模型下，ＣＲＴＢＰ中
理想的周期 ＤＲＯ不再呈现周期性，运行轨迹为拟
周期 ＤＲＯ。

为了衡量每种摄动对 ＤＲＯ动力学模型精度的
影响，选用 ＳＴＫ中的地月拟周期 ＤＲＯ轨道初值
［ｘ，ｙ，ｚ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ］＝［１５５９３２ｋｍ，０ｋｍ，０ｋｍ，０ｋｍ／
ｓ，－０．８６９７０９ｋｍ／ｓ，０ｋｍ／ｓ］外推１年，每次从

表 １　摄动平均量级

Ｔａｂｌｅ１　Ａｖｅｒａｇｅｍａｇｎｉｔｕｄｅｏｆｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎ

加速度源 加速度平均量级／（ｍ·ｓ－２）

月球中心引力 １．００×１０－３

地球引力 １．３３×１０－３

太阳引力 ５．６０×１０－６

太阳光压 ８．６６×１０－８

月球非对称引力 １．８８×１０－１０

金星引力 ６．６３×１０－１０

木星引力 ７．１６×１０－１１

高精度模型（考虑了月球非对称引力、木星引力、

金星引力、太阳光压、太阳引力）中去掉一种摄动

项，然后和高精度模型下的 ＤＲＯ拟周期轨道形态
进行比较。具体模型如下所示。

模型１：高精度模型。

７８８
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模型２：高精度模型中不考虑月球非对称引力。
模型３：高精度模型中不考虑木星引力和金

星引力。

模型４：高精度模型中不考虑太阳光压。
模型５：高精度模型中不考虑太阳引力。
模型１～模型５的外推结果如图 ５所示。从

图５可以看出，模型１到模型４，拟周期ＤＲＯ形态
无显著变化，到模型５，由于模型中去掉了太阳引
力，拟周期轨道形态发生了显著变化。因此图 ５
的仿真结果表明，太阳引力是影响拟周期 ＤＲＯ形

态最主要的摄动因素，在实际工程建模中必须考

虑太阳引力摄动的影响。

接下来通过模型１的高精度模型和模型 ２～
模型５的各种摄动力模型的比较来分析各种摄动
模型的轨道外推精度。具体的，对地月会坐标系

中的 ｘ坐标、ｙ坐标以及到月球距离在各种摄动
模型与高精度模型之间做差，而后统计轨道差的

均方差作为各种摄动模型轨道外推精度的估计

值。图６为模型 １和模型 ２的差值，即不考虑月
球非对称引力摄动的动力学模型轨道外推精度；

图 ５　摄动力模型下地月拟周期 ＤＲＯ

Ｆｉｇ．５　ＴｈｅＥａｒｔｈＭｏｏｎｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃＤＲＯｕｎｄｅｒｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｖｅｆｏｒｃｅｍｏｄｅｌ
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图７为模型１和模型３的差值，即不考虑木星、金
星引力摄动的动力学模型轨道外推精度；图８

图 ６　模型 １和模型 ２在 ｘ、ｙ坐标及

到月球距离的偏差

Ｆｉｇ．６　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｘ，ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄ

ｄｉｓｔａｎｃｅｔｏｔｈｅＭｏｏｎｂｅｔｗｅｅｎＭｏｄｅｌ１ａｎｄＭｏｄｅｌ２

图 ７　模型 １和模型 ３在 ｘ、ｙ坐标及

到月球距离的偏差

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｘ，ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄ

ｄｉｓｔａｎｃｅｔｏｔｈｅＭｏｏｎｂｅｔｗｅｅｎＭｏｄｅｌ１ａｎｄＭｏｄｅｌ３

为模型１和模型 ４的差值，即不考虑太阳光压的
动力学模型轨道外推精度；图９为模型１和模

图 ８　模型 １和模型 ４在 ｘ、ｙ坐标及

到月球距离的偏差

Ｆｉｇ．８　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｘ，ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄ

ｄｉｓｔａｎｃｅｔｏｔｈｅＭｏｏｎｂｅｔｗｅｅｎＭｏｄｅｌ１ａｎｄＭｏｄｅｌ４

图 ９　模型 １和模型 ５在 ｘ、ｙ坐标及

到月球距离的偏差

Ｆｉｇ．９　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｘ，ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄ

ｄｉｓｔａｎｃｅｔｏｔｈｅＭｏｏｎｂｅｔｗｅｅｎＭｏｄｅｌ１ａｎｄＭｏｄｅｌ５
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型５的差值，即不考虑太阳引力的动力学模型轨
道外推精度。

从图６～图 ９可以看出，曲线随着积分时间
的推进逐渐发散，下面分别对以上积分的前 １、２、
３个月的均方差进行统计，统计结果如表２所示。

从表２可以看出，不考虑太阳引力的模型误
差最大，量级为几千 ｋｍ，其次是不考虑太阳光压
的模型，误差量级为几十到几百 ｋｍ，再次是不考
虑月球非对称引力的模型，误差为 １ｋｍ左右，最
后为不考虑金星和木星引力的模型，误差量级不

到１ｋｍ。在实际工程应用时，在一定精度要求
下，一些次要的摄动因素可以忽略不计，本文提出

了一种结构简单的高精度地月 ＤＲＯ动力学模型，
下面就该模型的建立和精度进行分析。

对于地月 ＤＲＯ飞行器而言，地月会合坐标系
相对地月惯性坐标系之间的旋转直接反映了太阳

引力和月球轨道偏心率对其运行轨迹的影响。因

此可以使用标准星历数据来表示太阳和月球的运

动状态，获得星历模型下的拟周期 ＤＲＯ，从而实
现在动力学模型中考虑太阳引力和月球轨道偏心

表 ２　不同摄动模型轨道外推精度的均方差统计结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｅｘｔｒａｐｏｌａｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｉｏｎｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ ｋｍ

积分时间 偏差方向

轨道外推精度的均方差

不考虑月球

非对称引力

不考虑木星

引力和金星引力

不考虑

太阳光压

不考虑

太阳引力

前１个月
ｘ坐标 ０．３０４９ ０．１６０５ 　９８．６８３ １５９７．５
ｙ坐标 ０．３７０４ ０．１９１５ １７０．１０ ２８５９．２

到月球距离 ０．１１２２ ０．０６４８ ８２．７３０ １７０５．４

前２个月
ｘ坐标 ０．６２５２ ０．２８６１ １６８．１５ １６９６．５
ｙ坐标 ０．８９９３ ０．４１３６ ２９５．７２ ３１６１．１

到月球距离 ０．２３９６ ０．１２２６ １６１．８７ １７９２．０

前３个月
ｘ坐标 ０．９０２３ ０．３７４４ ３３４．１８ ２４４８．４
ｙ坐标 １．１８３３ ０．４９９９ ５１３．３６ ５１２６．９

到月球距离 ０．３２１４ ０．１５４６ ２５４．５９ ２７８４．８

率等摄动因素的目的。

为了检验星历模型的精确性。本文在全力模

型（考虑了月球轨道偏心率、太阳引力、金星引

力、木星引力以及太阳光压 ５种摄动）和只考虑

太阳引力和月球轨道偏心率的星历模型下对 ＳＴＫ

中的地月拟周期 ＤＲＯ初值进行了积分，积分器为

龙格库塔７～８阶变步长积分器，行星星历表使用

ＪＰＬ的 ＤＥ４３０。图 １０展示了全力模型和星历模

型下，航天器坐标 ｙ、坐标 ｘ以及到月球距离在

３个月积分时间内２种模型差值的均方差随时间

的变化情况。

图１０的仿真结果表明，在前 １０天的积分时

间内，星历模型的误差在 ｋｍ量级，在前 １个月的

积分时间内，模型误差在几十 ｋｍ量级，随着积分

时间的增加，模型误差逐渐增大。虽然在轨道外

推时，模型误差很快达到 ｋｍ量级，但在地月系这

样大尺度的空间范围内，仍然可以利用星历模型

来分析 ＤＲＯ在实际力环境中的运动特性，为任务

轨道设计提供理论依据。在工程实用中，导航测

量弧段和轨道保持策略的确定要和模型精度统一

进行闭环考虑。

图 １０　星历模型和全力模型 ｘ、ｙ坐标及

到月球距离偏差的均方差

Ｆｉｇ．１０　Ｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒｏｆｄｅｖｉａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｅｐｈｅｍｅｒｉｓ

ｍｏｄｅｌａｎｄｆｕｌｌｆｏｒｃｅｍｏｄｅｌｏｆｘ，ｙｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄ

ｄｉｓｔａｎｃｅｔｏｔｈｅＭｏｏｎ

０９８
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４　结　论

通过流函数法在圆形限制性三体模型下求解

得到 ＤＲＯ周期轨道族，并分析了轨道的非开普勒
特性以及轨道形状在地月会合坐标系与地月惯性

坐标系中随共振比的变化情况。其后分析了在摄

动力模型下 ＤＲＯ航天器的运动特性以及影响
ＤＲＯ的主要摄动因素及其影响程度。仿真分析
表明：

１）利用流函数法可以在近似解析解失效的
更广大区域求取周期 ＤＲＯ的数值解。

２）整数共振比 ＤＲＯ（例如１∶２、１∶３、１∶４
等）在地月惯性坐标系中是闭合的非开普勒周期

轨道，而非整数共振比 ＤＲＯ在地月惯性坐标系中
则是不闭合的，看起来像是在月球轨道附近打水

漂。这是由于在 ＣＲＴＢＰ模型下，只有整数比的共
振轨道航天器在地月惯性坐标系下与月球的相对

位置变化呈周期性，即如果共振比为 １∶ｎ（ｎ为
正整数），ＤＲＯ航天器在旋转系中逆行绕月 ｎ圈
后，在地月惯性坐标系中与月球同时完成绕地球

一圈，回到起点位置，从而在地月惯性坐标系中形

成一条闭合的轨道。

３）摄动力模型下，ＤＲＯ将演变为拟周期轨
道，拟周期 ＤＲＯ仍可保持很好的稳定性，并且在
地月系中，影响 ＤＲＯ轨道稳定性的主要摄动力是
太阳引力，其次是太阳光压，接下来是金星、木星

等行星引力摄动，分别比前几项摄动小３～５个数
量级，在实际力模型中可以不予考虑。

４）在地月系中，只考虑太阳引力和月球轨道
偏心率的星历模型能够近似地反映 ＤＲＯ在实际
力模型中的运动状态，因此在实际工程轨道设计

中可以使用星历模型来完成一些任务特性分析，

为轨道设计奠定理论基础。

本文不同于以往的研究，针对深空导航和通

信应用，得到了不同摄动项对 ＤＲＯ动力学模型精
度的影响结果，提出了一种结构简单的高精度

ＤＲＯ动力学模型，可以用于高精度轨道方案设
计，或者作为自主导航和轨道保持的在轨动力学

使用。但是，本文最后建立的动力学模型没有计

入太阳光压摄动，在后续的研究中有待进一步研

究探讨，以提高模型的精度。
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２０１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＤＩＣＨＭＡＮＮＤＪ，ＬＥＢＯＩＳＲ，ＣＡＲＲＩＣＯＪＰ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｏｒｂｉｔｓ

ｎｅａｒ３∶１ｒｅｓｏｎａｎｃｅｉｎｔｈｅＥａｒｔｈＭｏｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＴｈｅＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１３，６０（１）：５１８６．

［２５］ＡＮＡＴＯＬＥＫ，ＢＯＲＩＳＨ．Ｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｔｏｔｈｅｍｏｄｅｒｎｔｈｅｏｒｙｏｆ

ｄｙｎａｍｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓ［Ｍ］．Ｃａｍｂｒｉｄｇｅ：ＣａｍｂｒｉｄｇｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

１９９６：４５１４８８．

［２６］ＣＨＲＩＳＴＩＡＮＢ，ＬＯＲＥＮＺＯＪＤ，ＭＡＲＥＬＯＶ．Ｄｙｎａｍｉｃｓｂｅｙｏｎｄ

ｕｎｉｆｏｒｍｈｙｐｅｒｂｏｌｉｃｉｔｙ：Ａｇｌｏｂａｌｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｎｄｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｐｅｒ

ｓｐｅｃｔｉｖｅ［Ｍ］．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００５：１３２４．

　作者简介：

　吴小婧　女，硕士，工程师。主要研究方向：卫星导航技术。

曾凌川　男，硕士，工程师。主要研究方向：卫星通信网络

技术。

巩应奎　男，博士，研究员。主要研究方向：计算机仿真技术。

ＤＲＯｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｎｄｉｔｓｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｖｅｆｏｒｃｅｉｎｔｈｅＥａｒｔｈＭｏｏｎｓｙｓｔｅｍ
ＷＵＸｉａｏｊｉｎｇ，ＺＥＮＧＬｉｎｇｃｈｕａｎ，ＧＯＮＧＹｉｎｇｋｕｉ

（ＡｅｒｏｓｐａｃｅＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＲｅｓｅａｒｃｈＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＦｏｒｔｈｅａｅｒｏｓｐａｃｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＤｉｓｔａｎｔＲｅｔｒｏｇｒａｄｅＯｒｂｉｔ（ＤＲＯ），ａｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄａｎｄｏｒｂｉｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓａｒｅｓｔｕｄｉｅｄ，ａｎｄｔｈｅｍａｉｎｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｏｆＤＲＯｉｎａｃｔｕａｌｆｏｒｃｅｅｎｖｉｒｏｎ
ｍｅｎｔａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｔｏｐｒｏｖｉｄｅａｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｆｏｒＤＲＯ’ｓｐｒｅｃｉｓｅｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｎｏｍｉｎａｌｏｒｂｉｔｄｅｓｉｇｎ．
Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｓｔｒｅａｍｆｕｎｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｎｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｔｈｅＤＲＯｐｅｒｉｏｄｉｃｏｒｂｉｔｆａｍｉｌｙｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄ
ｂｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘａｍｐｌｅｓ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅＤＲＯｐｅｒｉｏｄｉｃｏｒｂｉｔｆａｍｉｌｙｉｓｃａｌｃｕｌａｔｅｄｂｙａｄｊｕｓｔｉｎｇｔｈｅＪａｃｏｂｉｃｏｎ
ｓｔａｎｔ，ａｎｄｔｈｅＤＲＯｏｒｂｉｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｓｏｎａｎｃｅｒａｔｉｏｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ
ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｏｆＤＲＯｗｉｔｈａｎｉｎｔｅｇｅｒｒｅｓｏｎａｎｃｅｒａｔｉｏｉｎｔｈｅＥａｒｔｈＭｏｏｎｉｎｅｒｔｉａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｉｓａｃｌｏｓｅｄ
ｃｕｒｖｅ，ｗｈｉｌｅＤＲＯｏｒｂｉｔｓｗｉｔｈｎｏｎｉｎｔｅｇｅｒｒｅｓｏｎａｎｃｅｒａｔｉｏａｒｅｎｏｔｃｌｏｓｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｍａｉｎｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓ
ａｆｆｅｃｔｉｎｇＤＲＯｓｔａｂｉｌｉｔｙａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｂｙｏｒｂｉｔｅｘｔｒａｐｏｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｓｏｌａｒｇｒａｖｉｔａｔｉｏｎ
ａｎｄｌｕｎａｒｏｒｂｉｔｅｃｃｅｎｔｒｉｃｉｔｙａｒｅｔｈｅｍａｉｎｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｔｈａｔａｆｆｅｃｔｓｔａｂｉｌｉｔｙｏｆＤＲＯ．Ｉｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｍｏｄ
ｅｌ，ｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｅｐｈｅｍｅｒｉｓｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｐｒｅｓｅｎｔｔｈｅｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｏｆｔｈｅｐｌａｎｅｔ．Ｗｈｅｎｔｈｅｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｔｉｍｅｒｅａ
ｃｈｅｓｍｏｒｅｔｈａｎ１０ｄａｙｓ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｅｒｒｏｒｉｓａｂｏｕｔｋｉｌｏｍｅｔｅｒｓｃａｌｅ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｉｎｔｈｅｌａｒｇｅｓｐａｔｉａｌｓｃａｌｅｏｆｔｈｅ
ＥａｒｔｈＭｏｏｎｓｙｓｔｅｍ，ｔｈｅｅｐｈｅｍｅｒｉｓｍｏｄｅｌｃａｎｂｅｕｓｅｄｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｍｏｔｉｏｎｓｔａｔｅｏｆｔｈｅＤＲＯａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙｉｎ
ｔｈｅｒｅａｌｆｏｒｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｗｈｉｃｈｃｏｕｌｄｐｒｏｖｉｄｅａｂａｓｉｓｆｏｒｍｉｓｓｉｏｎｏｒｂｉｔｄｅｓｉｇｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｃｉｒｃｕｌａｒｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄｔｈｒｅｅｂｏｄｙｐｒｏｂｌｅｍ；ｓｔｒｅａｍｆｕｎｃｔｉｏｎ；ｑｕａｓｉｐｅｒｉｏｄｉｃｏｒｂｉｔ；ＤｉｓｔａｎｔＲｅｔｒｏ
ｇｒａｄｅＯｒｂｉｔ（ＤＲＯ）；ｒｅｓｏｎａｎｔｏｒｂｉｔｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０７０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１０１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１１２８１４：１０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２８．１３１６．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（９１４３８２０７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｋｇｏｎｇ＠ａｏｅ．ａｃ．ｃｎ

２９８
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０７０３；录用日期：２０１９０９２０；网络出版时间：２０１９１１０４１７：２７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１０４．１６４７．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （５１８７５０２７）；中国博士后科学基金 （２０１８Ｍ６３００５８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｕｘｉａｎｇｄｏｎｇｂｕａａ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：毕静，马博林，张艳苓，等．基于ＭＫ模型的ＴＡ１５钛合金高温成形极限［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：８９３
８９９．ＢＩＪ，ＭＡＢＬ，ＺＨＡＮＧＹＬ，ｅｔａｌ．ＨｏｔｆｏｒｍｉｎｇｌｉｍｉｔｏｆＴＡ１５ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｂａｓｅｄｏｎＭＫｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ
ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：８９３８９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３５８

基于 ＭＫ模型的 ＴＡ１５钛合金高温成形极限
毕静１，２，马博林３，张艳苓１，２，４，张志１，２，４，吴向东３，

（１．中国航空制造技术研究院，北京 １０００２４；　２．塑性成形技术航空技术重点实验室，北京 １０００２４；

３．北京航空航天大学 机械工程及自动化学院，北京 １０００８３；　４．数字化塑性成形技术及装备

北京市重点实验室，北京 １０００２４）

　　摘　　　要：为了探究 ＴＡ１５钛合金高温环境下的成形极限，明确本构方程中参数对成形
极限的影响规律，建立了考虑高温软化效应 ＴＡ１５钛合金高温环境下的本构关系，利用高温成
形极限试验平台及 ＭＫ失稳理论对 ＴＡ１５钛合金板高温环境下的成形极限分别进行了试验测
试及理论预测。理论预测结果表明当温度从８００℃提升至８８０℃时，平面应变状态下的极限主
应变由０．１８提升至０．３３。基于 ＭＫ失稳理论和建立的高温本构模型，分析了本构方程中的
参数对成形极限的影响规律，结果表明提高加工硬化指数、速率敏感因子及减小软化因子，均

可以提升应变强化率的大小，进一步延缓沟槽内应变状态趋于平面应变状态，从而提升理论成

形极限曲线在应变空间中的位置。此外，理论计算结果表明速率敏感因子对成形极限曲线的

左侧影响程度要大于其对右侧部分的影响，该现象主要归因于速率敏感因子对不同应变大小

下的应变强化率的影响不同。

关　键　词：ＴＡ１５钛合金；塑性失稳；高温成形极限；ＭＫ失稳理论；本构模型
中图分类号：Ｖ２６１．３＋３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０８９３０７

　　ＴＡ１５钛合金属于一种近 α型钛合金，由于其
在高温条件下具有较好的强度和热稳定性，在高

性能飞机重要构件的制造中得到了广泛的应

用
［１２］
。在高温成形工艺中，温度和应变速率对

ＴＡ１５钛合金的微观组织有着明显影响［３４］
，进一

步影响其宏观高温变形行为
［５７］
。对于 ＴＡ１５钛

合金板料，其高温环境下的成形极限曲线（Ｆｏｒｍ
ｉｎｇＬｉｍｉｔＣｕｒｖｅ，ＦＬＣ）对于衡量 ＴＡ１５高温变形能
力及优化高温成形工艺参数有至关重要的作用，

因此，研究温度等工艺参数对 ＴＡ１５钛合金高温
成形极限曲线的影响有重要实际意义。

金属板料的成形极限曲线由不同应力或应变

状态下的应变对构成，一般情况下通过拉伸处于

不同应力或应变状态下的金属板料可获得其极限

应变，主要试验方法包括 Ｎａｋａｊｉｍａ试验法及 ＭＫ
试验法等。此外，结合失稳理论也可对金属板料

成形极限曲线进行理论预测。目前应用最为广泛

的失稳理论是 Ｍａｒｃｉｎｉａｋ和 Ｋａｚｉｍｉｅｒｚ提出的凹槽
理论，简称为 ＭＫ失稳理论［８］

。考虑到屈服准则

及强化规律，利用该理论可实现金属板料在不同

温度及应变速率下的成形极限曲线理论预测。然

而该理论预测结果严重依赖于初始厚度不均匀

度，往往需要通过与试验数据对比才可获得较为

精确的预测结果。

考虑到高温环境下的试验复杂性，对于金属

板料，特别是钛合金板料，其高温环境下的成形极

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005006&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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限研究相对较少。马博林等
［９］
利用电磁感应加

热原理，搭建了高温环境下的成形极限试验平台，

并获得了 ＴＣ４钛合金在 ６５０～７５０℃下的成形极
限曲线。王承鑫

［１０］
设计了高温成形极限试验模

具，从试验角度研究了温度参数对 ＴＣ４及 Ｂｔｉ
６４３１Ｓ等钛合金成形极限的影响规律。申发
兰

［１１］
从试验角度出发，分析了温度及应变速率等

参数对 ＴＡ１５钛合金高温力学性能、成形极限及
拉伸性能的影响规律。Ｍａ等［１２］

分析了 ＴＡ１５钛
合金高温胀形过程中的板料温度变化状态，研究

了温度分布及变化对高温胀形性能的影响规律，

并获得了其高温成形极限数据。Ｙａｎｇ等［１３１４］
通

过高温单拉试验，分析了流动软化现象对 ＴＡ１５
钛合金高温力学性能及任性破裂行为的影响，从

理论角度分析了不同模型参数其理论成形极限的

影响规律。通过上述文献可以看出，目前研究以

钛合金高温力学性能研究为主，而针对其高温成

形极限研究则以试验研究为主，理论研究方面还

需要一定的工作。

本文考虑材料在高温环境下的软化效应，建

立 ＴＡ１５钛合金高温本构模型，利用 ＭＫ失稳理
论对 ＴＡ１５钛合金高温成形极限进行了理论预
测。分析了加工硬化指数 ｎ、速率敏感因子 ｍ及
软化因子 ｎ１等因素对理论成形极限曲线的影响，
为进一步开展高温环境下板料成形极限的研究奠

定了基础。

１　ＴＡ１５钛合金高温性能试验

１．１　高温单向拉伸试验
本次试验选用的 ＴＡ１５钛合金板料厚度为

１ｍｍ，其微观组织及化学成分分别如图 １及表１
所示。试验温度为 ８００、８４０、８８０℃，应变速率为
０．０１／ｓ。高温单向拉伸试验用的试样及拉伸后试
样如图２所示。

图 １　ＴＡ１５钛合金板微观组织

Ｆｉｇ．１　ＭｉｃｒｏｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＴＡ１５ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｐｌａｔｅ

表 １　ＴＡ１５钛合金板化学成分

Ｔａｂｌｅ１　ＣｈｅｍｉｃａｌｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆＴＡ１５

ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙｐｌａｔｅ

元素 质量百分比

Ａｌ ６．４
Ｍｏ １．３
Ｖ １．８
Ｚｒ １．９
Ｏ ０．０７
Ｎ ０．００８
Ｈ ０．００５

图 ２　高温拉伸试样及尺寸

Ｆｉｇ．２　Ｈｏｔｔｅｎｓｉｌｅｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｉｔｈｉｔｓｓｉｚｅ

　　考虑到高温软化因素及加工硬化因素，本文
选用的高温本构方程为

σｉ（Ｔ）＝Ｋ（Ｔ）εｉ
ｎ（Ｔ）εｉ

ｍ（Ｔ）ｅｘｐ（－ｎ１（Ｔ）εｉ） （１）
式中：σｉ为应力；Ｋ为强度因子；Ｔ为温度；εｉ为应
变；εｉ为应变速率。

在式（１）中，速率敏感因子 ｍ表征了应变速
率变化时材料变形强化的趋势。在本文中，认为

该参数只与温度 Ｔ有关，根据文献［１５］，速率敏
感因子 ｍ（Ｔ）的表达式为 ０．４３１－０．３４５（１０００／
Ｔ）。在此基础之上，对试验数据进行拟合，获取
不同温度下的加工硬化指数 ｎ、软化因子 ｎ１及强
度因子 Ｋ值。根据获得的参数值随温度的变化
规律，建立加工硬化指数 ｎ（Ｔ）、软化因子 ｎ１（Ｔ）
及强度因子 Ｋ（Ｔ）的表达式为
ｎ（Ｔ）＝１．３６－０．００１１Ｔ
ｎ１（Ｔ）＝１１．５４－０．０１１６Ｔ

Ｋ（Ｔ）＝６２７４．４０－６．７８６
{

Ｔ

　 ８００℃≤Ｔ≤８８０℃

（２）
拟合曲线与试验数据对比如图 ３所示，可以

看出，利用式（１）及式（２）可以较好地描述 ＴＡ１５
钛合金高温条件下的变形行为。此外，从式（２）
及图３可以看出，随着温度升高，ＴＡ１５钛合金板
料的强度下降，变形抗力降低，加工硬化现象得到

削弱，高温软化作用加强，板料的成形能力得到进

一步提升。

１．２　高温成形极限试验
为了获得不同应变路径下的应变极限，本次

高温成形极限试验方法为 Ｎａｋａｊｉｍａ试验法，用到

４９８
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的试样尺寸及试验设备分别如图 ４及图 ５所示。
如图５所示，该高温试验系统利用感应线圈将石
墨板及模具加热至所需温度，随后利用石墨板对

板料进行加热。在试验过程中，高温凸模与板料

发生接触，两者之间发生接触换热，由高温凸模可

保证试验过程中的板料温度。

在高温胀形试验前，将凸模及石墨板升温至

８８０℃，压边圈及凹模升温至６００℃，温差为 ±１０℃。

图 ３　热单拉试验数据与拟合曲线对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｈｏｔｔｅｎｓｉｌｅｔｅｓｔ

ｄａｔａａｎｄｆｉｔｔｅｄｃｕｒｖｅｓ

图 ４　高温成形极限试样尺寸

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｚｅｏｆｈｏｔｆｏｒｍｉｎｇｌｉｍｉｔｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

图 ５　高温成形极限试验系统

Ｆｉｇ．５　Ｈｏｔｆｏｒｍｉｎｇｌｉｍｉｔｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

同时，在 ＴＡ１５钛合金板试样上印制直径 ２．５ｍｍ
网格并进行防氧化处理，随后放置于石墨板上进

行加热。在高温成形极限试验过程中，刚性凸模

速度为 ８０ｍｍ／ｍｉｎ，压边力保持恒定，其大小为
５０ｋＮ。当试样发生破裂时试验停止，随后对试样
上网格的长度及宽度进行测量，进一步换算成应

变投影于应变空间，即可获得高温成形极限数据。

根据上述试验流程，获得的 ＴＡ１５钛合金板
料在８８０℃下的高温成形极限试样及数据如图 ６
所示。可以看出，高温变形情况下 ＴＡ１５钛合金
变形能力得到了大幅度提升，其平面应变状态下

的主应变极限可达０．４左右。

图 ６　ＴＡ１５钛合金高温成形极限试验结果（８８０℃）

Ｆｉｇ．６　ＨｏｔｆｏｒｍｉｎｇｌｉｍｉｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆＴＡ１５

ｔｉｔａｎｉｕｍａｌｌｏｙ（８８０℃）

２　ＴＡ１５高温成形极限理论预测

ＭＫ失稳理论作为一种塑性失稳理论，结合
相应的屈服强化规律可对金属板料的成形极限进

行理论预测，该模型示意图如图 ７所示。假设板
料厚度方向存在一定的不均性，即存在一方向与

主应力方向夹角为 φ的沟槽，沟槽法线方向及切
线方向分别为 ｓ与 ｔ，厚度方向的不均匀度可写为
ｆ０＝ｔ

ｂ／ｔａ，其中 ｔａ及 ｔｂ分别表示沟槽外及沟槽内
的厚度。

当沟槽外主次应力状态及应变状态分别为

（σａ２，σ
ａ
１）及（ε

ａ
２，ε

ａ
１）时，沿垂直于沟槽角度方向

图 ７　ＭＫ失稳理论模型

Ｆｉｇ．７　ＭＫｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｔｈｅｏｒｙｍｏｄｅｌ

５９８
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的主应力、剪应力及平行于沟槽角度方向的主应

变可写为

σａｎｎ ＝σ
ａ
１ｃｏｓ

２φ＋σａ２ｓｉｎ
２φ

σａｎｔ ＝（σ
ａ
２－σ

ａ
１）ｃｏｓφｓｉｎφ

ｄεａｔｔ ＝ｄε
ａ
１ｓｉｎ

２φ＋ｄεａ２ｃｏｓ
２

{
φ

（３）

同样，对于沟槽内应力状态及应变状态分别

为（σｂ２，σ
ｂ
１，σ

ｂ
１２）及（ε

ｂ
２，ε

ｂ
１，ε

ｂ
１２）的情况下，沿垂直

于沟槽角度方向的主应力、剪应力及平行于沟槽

角度方向的主应变可写为

σｂｎｎ ＝σ
ｂ
１ｃｏｓ

２φ＋σｂ２ｓｉｎ
２φ＋σｂ１２ｓｉｎ（２φ）

σｂｎｔ ＝σ
ｂ
１２ｃｏｓ（２φ）＋（σ

ｂ
２－σ

ｂ
１）ｃｏｓφｓｉｎφ

ｄεｂｔｔ ＝ｄε
ｂ
１ｓｉｎ

２φ＋ｄεｂ２ｃｏｓ
２φ－２ｄεｂ１２ｃｏｓφｓｉｎ

{
φ
（４）

在 ＭＫ失稳理论的加载过程中，除了沟槽不
均匀度之外，还需要满足力平衡条件及变形协调

条件，两种边界条件分别可表示为

σａｎｎｔ
ａ ＝σｂｎｎｔ

ｂ

σａｎｔｔ
ａ ＝σｂｎｔｔ

{ ｂ
（５）

ｄεａｔｔ ＝ｄε
ｂ
ｔｔ （６）

同时，沟槽角度 φ在计算过程中需按照式（７）
更新：

ｔａｎ（φ＋ｄφ）＝ｔａｎφ
１＋ｄεａ１
１＋ｄεａ２

（７）

根据上述不均匀性假设，由力平衡方程（５）
及变形协调方程（６）为条件，结合相应的屈服函
数及材料本构模型，即可实现不同应变状态下的

极限应变的预测，具体步骤可描述如下：

步骤 １　在特定沟槽外应力状态比 αａ＝σａ２／

σａ１（０＜α
ａ＜１）下给定主应变增量为 ｄεａ１，通过相

应的屈服准则及材料流动法则，即可获得沟槽外

ａ区次应变增量 ｄεａ２及等效应变增量 ｄε
ａ
ｉ。

步骤２　由本构方程获得当前应变 εａｉ＋ｄε
ａ
ｉ

下的等效应力 σａｉ，利用屈服函数及应力状态比 α
ａ

即可获得当前应力分量 σａ１及 σ
ａ
２。根据上述已知

参数计算式（３）中的 σａｎｎ、σ
ａ
ｎｔ及 ｄε

ａ
ｔｔ。

步骤３　根据式（５）及式（６），利用牛顿迭代
法对沟槽外参数 σｂ２／σ

ｂ
１、σ

ｂ
１２／σ

ｂ
１及 ｄε

ｂ
１进行求解，

求解误差小于１×１０－１０。
步骤４　如果沟槽内外应变增量比 ｄεｂ１／ｄε

ａ
１

大于１０时停止计算，当前沟槽外的主次应变即可
认为为当前应力状态下的极限应变对；否则，继续

累加应变增量，重复步骤２及步骤３。
步骤 ５　在不同沟槽角度下计算极限应变

对，选取极限主应变最小的应变对作为成形极限

的理论预测结果。

步骤６　更新沟槽外应力状态比 αａ，继续重
复步骤１～步骤５。

在 ＴＡ１５钛合金高温成形极限理论预测过程
中，沟槽外主应变增量大小为０．０００５，选用 Ｈｉｌｌ４８
屈服准则，在忽略面内各向异性的情况下，其表达

式为

σ２ ＝Ｆσ２２２＋Ｇσ
２
１１＋Ｈ（σ１１－σ２２）

２＋２Ｎσ２１２ （９）
式中：参数 Ｆ、Ｈ、Ｇ及 Ｎ与各向异性指数 ｒ有关，
其大小分别可表示为 Ｆ＝Ｇ＝１／（１＋ｒ），Ｈ＝ｒ／
（１＋ｒ），Ｎ＝（１＋２ｒ）／（１＋ｒ）。根据文献［１２］，
ｒ取值为１．１５。

在不同初始沟槽不均匀 ｆ０下，通过将理论计
算的平面应变状态下的极限主应变与试验数据对

比，可获得合理的 ｆ０值。针对该 ＴＡ１５钛合金板
料，通过不同 ｆ０值下平面应变状态下的理论极限
主应变大小与试验数据的对比，最终选取 ｆ０值为
０．９９９９５。预测的整条曲线与试验结果对比如
图８所示，可以看出，ＭＫ失稳理论通过调整相应
的初始沟槽不均匀度，可以很好地预测 ＴＡ１５钛
合金板料在高温环境下的成形极限曲线。

图 ８　理论预测结果与试验结果对比

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｏｒｙｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔａｎｄｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔ

３　本构关系对成形极限的影响

根据式（１），ＴＡ１５钛合金高温板料的流变应
力与温度 Ｔ、速率敏感因子 ｍ、加工硬化指数 ｎ及
软化系数 ｎ１均有关系。因此，分析不同参数对成
形极限曲线的影响是十分必要的。

在理论预测计算过程中，首先通过式（２）及
速率敏感因子的表达式确定不同温度下的 ｎ、ｎ１、
Ｋ及 ｍ值，随后将获得的参数值代入式（１），在 ｆ０
为０．９９９９５的情况下，利用 ＭＫ失稳理论对高温
成形极限进行预测，获得的不同温度状态下的理

论预测曲线如图 ９所示。可以看出，板料成形极

６９８
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限随着温度的升高而升高，当温度由 ８００℃升至
８８０℃时，平面应变状态下主应变由 ０．１８增至
０．３３，表明提升成形温度有助于改善材料成形性
能，获得更大变形量。

根据式（２）可以得出，８８０℃下 ＴＡ１５钛合金
的硬化指数 ｎ、速率敏感因子 ｍ及软化因子 ｎ１依
次为０．３９２、０．０４７５及 １．３３２。在此基础之上，通
过改变本构模型中的上述参数，研究其对 ＴＡ１５
钛合金成形极限的影响规律。

图１０给出了不同加工硬化指数 ｎ值下的 Ｍ
Ｋ失稳理论预测结果，可以看出，随着加工硬化指
数的增加，成形极限曲线在应变空间中的位置得

到了提升。同时图 １０表明加工硬化指数的变化
对成形极限曲线左右侧的影响基本一致，即整体

提升曲线位置。

图１１给出了不同速率敏感因子 ｍ下的 ＭＫ
失稳理论预测曲线。可以看出，预测的成形极限

曲线位置随着速率敏感因子 ｍ的增加而得到提
升。与加工硬化指数 ｎ不同的是，ｍ值的变化对
成形极限左右两侧影响不一。根据图 １１可以很
清楚地看出，速率敏感因子 ｍ的增大，对于成形
极限曲线左侧的提升幅度远远大于其对曲线右侧

的提升程度，即曲线逐渐变平。

图 ９　温度对成形极限曲线的影响

Ｆｉｇ．９　ＥｆｆｅｃｔｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＦＬＣ

图 １０　加工硬化指数 ｎ值对成形极限曲线的影响

Ｆｉｇ．１０　ＥｆｆｅｃｔｏｆｈａｒｄｅｎｉｎｇｉｎｄｅｘｎｏｎＦＬＣ

不同软化因子 ｎ１值（负值）下的理论预测成
形极限如图 １２所示。可以看出，随着 ｎ１值的增
加，预测曲线位置得到提升。由式（１）及图 ３可
以看出，随着应变的增加，加工硬化指数使得应力

提升，而软化因子降低应力，可以认为软化因子与

加工硬化指数对应力大小的影响是相互对立。对

比图１０及图１２可以看出，随着 ｎ１值趋于０，相当
于提升了加工硬化指数 ｎ，使得理论预测成形极
限曲线的位置得到了提升。

由图９～图１２分别可以看出，本构关系中的
参数对成形极限有着重要影响，提升成形温度，增

加加工硬化指数、速率敏感因子及软化因子，均可

以使得理论预测成形极限曲线在应变空间的位置

得到提升。根据 ＭＫ失稳理论，沟槽内外应力状
态在不同屈服轨迹上演化，随着沟槽内的应变状

态趋于平面应变状态，导致沟槽内外第一应变增

量比逐渐增大，最终达到材料失效判据标准。很

明显，当采取应力应变关系表达式导致应变强化

率不同，当强化率越大时，导致预测的成形极限曲

线的位置越高。由式（１）可以得出，应变强化率
ｈ＝ｄσ／ｄε＝Ｋσ（ｎ／ε－ｎｌε）。根据应变强化率可

图 １１　速率敏感因子 ｍ值对成形极限曲线的影响

Ｆｉｇ．１１　ＥｆｆｅｃｔｏｆｓｔｒａｉｎｒａｔｅｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｆａｃｔｏｒｍｏｎＦＬＣ

图 １２　软化因子 ｎ１值对成形极限曲线的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｏｆｔｅｎｉｎｇｆａｃｔｏｒｎ１ｏｎＦＬＣ
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以看出，硬化指数 ｎ值与软化因子 ｎｌ值对强化率
的影响是相互对立，即提升 ｎ值或减少 ｎｌ值均会
使得强化率增加，使得图 １０及图 １２中的成形极
限曲线位置得到提升。

此外，应变强化率 ｈ还依赖于应力 σ，而提升
速率敏感因子会使得应力降低，进一步降低应变

强化率 ｈ，因此图１１中提升速率敏感因子可提高
成形极限位置。此外，由图３可以看出，由于软化
因素使得应力随着应变的增加而逐渐降低，因此，

不同变形阶段速率敏感因子对强化率的影响亦不

相同。在小变形阶段，如图１１中的单向应力状态
及平面应变状态下，材料失效时等效应变较小，此

时应力较大，提升速率敏感因子可显著降低应变

强化率 ｈ，因此使得成形极限曲线得到显著提升；
而当等效应变较大时（如图 １１中的双向拉伸应
变状），应力值较小，提升速率敏感因子对应变强

化率 ｈ的降低影响较小，因而使得成形极限曲线
右侧的提升不如曲线左侧。

４　结　论

本文建立了考虑高温软化效果的 ＴＡ１５钛
合金高温本构模型，利用高温成形极限试验系

统获得了 ＴＡ１５钛合金在８８０℃下的成形极限曲
线，并利用 ＭＫ失稳理论对不同温度及本构参
数下的成形极限曲线进行了理论预测，结果

表明：

１）ＴＡ１５钛合金高温成形性能随温度的提升
而得到改进，当温度从 ８００℃升温至 ８８０℃时，平
面应变状态下的极限主应变由 ０．１８升至 ０．３３，
曲线位置得到大幅度提升。

２）本构关系中的参数对成形极限曲线理论
预测结果的影响取决于该参数对强化率的影响，

提高加工硬化指数、速率敏感因子及降低软化因

子使得强化率增加，进一步提升成形极限曲线在

应变空间中的位置。
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非线性多目标概率约束规划免疫优化算法

张仁崇１，张著洪２，

（１．贵州商学院 计算机与信息工程学院，贵阳 ５５００１４；　２．贵州大学 大数据与信息工程学院，贵阳 ５５００２５）

　　摘　　　要：针对噪声信息未知的一般非线性多目标概率约束规划（ＭＯＰＣＰ）问题，探讨
基于危险理论的多目标免疫优化算法（ＭＯＩＯＡ）。算法设计中，借助自适应采样方法估计机会
约束的概率和目标值；借助危险理论蕴含的应答模式分割进化种群为已感染、易感染和未感染

子群；借助二进制交叉、自适应变异概率、多项式变异策略平衡种群的全局与局部搜索能力。

与７种算法相比较获得的数值结果表明，所提算法的搜索效率有明显优势且搜索效果有一定
的优越性，同时对复杂工程问题有应用潜力。

关　键　词：多目标概率约束规划 （ＭＯＰＣＰ）；免疫优化；危险理论；自适应采样；随机
模拟

中图分类号：ＴＰ３０１．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９００１５

　　工程优化设计中，诸如水资源调度［１］
、再制

造加工
［２］
、电网

［３］
、养分负荷消减

［４］
等问题均可

通过性能指标是相互冲突且满足概率约束限制的

多目标概率约束规划（ＭｕｌｔｉＯｂｊｅｃｔｉｖｅＰｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃ
ＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ，ＭＯＰＣＰ）加以描述。当
随机变量的概率分布信息已知时，可将此类问题

转化为等价的确定性多目标约束规划问题，进而

可利用数学规划方法或静态多目标智能优化算法

求解
［５］
。可是，在应用中，由于随机变量或噪声

的分布常是未知的，导致模型的等价转换变得不

可能。一旦赋予随机变量较大的样本容量，可经

由静态多目标智能优化算法求解问题的解，但计算

开销大，执行效率低。当随机变量的概率分布已知

时，如正态分布或指数分布，机会约束可通过复杂

的转换变为确定性的约束条件
［６１０］
；与此同时，重

要采样
［１１］
、拉丁超立方采样

［１２］
能被用于估计机会

约束的概率，但效率低，估计偏差大。蒙特卡罗

（ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ，ＭＣ）随机模拟是一种易于实现且不
受限于噪声先验信息的期望值估计方法。基于此，

静态采样、动态采样
［１３］
、自适应采样

［１４１７］
已作为随

机规划中估计目标函数值和处理机会约束的代表

性方法。静态采样简单且易于应用，但计算开销

大；动态采样使随机变量的样本大小随迭代次数动

态变化，但个体的优劣辨析难；自适应采样要求个

体的样本大小由其优劣程度决定，优于动态采样。

从智能优化角度，极为罕见有一般类型

ＭＯＰＣＰ的成果报道，但源于特定领域的 ＭＯＰＣＰ
的研究已取得一定进展；主要研究集中于模型设

计和基于权重系数法的智能优化算法
［２，１８２１］

。张

国新等
［１８］
针对空降突破点的决策或供应商的选

择问题
［１９］
，构建 ＭＯＰＣＰ模型，并借助权重系数法

转化此模型为单目标决策模型，进而借助随机模

拟或双重随机模拟、神经网络获得混合单目标遗

传算法。另外，文献［２，２０２３］借助隶属度函数设

qwqw
新建图章
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　第 ５期 张仁崇，等：非线性多目标概率约束规划免疫优化算法

计工程问题的多目标模糊机会约束规划模型，并

利用权重系数法或模糊模拟将模型转化为单目标

规划模型，进而设计改进型遗传算法或蝙蝠优化

算法进行求解。对于 ＭＯＰＣＰ的多目标智能优化
研究，Ｖｉｒｉｖｉｎｔｉ和 Ｍｉｔｒａ［２４］针对含非线性相关不确
定参数的工业磨削加工问题，提出一种基于非支

配排序遗传算法（ＮＳＧＡⅡ）的多目标模糊机会约
束规划方法；谢仕炜等

［３］
针对电网最优负荷削减

问题设计多目标多级机会约束规划模型，进而利

用拉丁超立方采样处理性能指标和约束条件，并

利用 ＮＳＧＡⅡ进行求解。Ｍｅｈｌａｗａｔ和 Ｇｕｐｔａ［２５］基
于可靠性理论，构建表征 ＣＯＴＳ产品选择问题的
多目标模糊机会约束规划模型，进而利用顺序偏

好近似解方法将该模型转化为双目标规划模型，

并利用补偿模糊方法求解此模型的有效解。

综上，探讨执行效率高、寻优效果好、噪声抑

制能力强、应用潜力大的新型高性能智能优化算

法，是求解 ＭＯＰＣＰ的关键，但研究成果极为匮
乏。免疫优化作为人工免疫系统中极为重要的研

究分支
［２６］
，因其具有较好的群体多样性且模块设

计灵活，使得与几种经典智能算法相比，在解决多

模态优化问题中具有独特的优势，且已获得一系

列求解静态或动态多目标优化问题的研究成

果
［２７２９］

，但很少触及多目标概率约束优化问题。

至于免疫理论是否有助于解决 ＭＯＰＣＰ仍需深入
探讨。危险理论作为不同于自我和非自我识别的

免疫理论，解释了免疫应答如何被触发的过程。

虽然可借鉴其设计算法解决异常检测、碰撞回避

和动态规划问题
［３０３２］

，且求解不确定多目标期望

值规划已呈现一定优势
［１４，３３３４］

，但是否有助于解

决多目标概率约束优化问题仍是悬而未决的。基

于此，本文针对随机变量的概率分布未知的一般

ＭＯＰＣＰ问题，依据危险理论蕴涵的免疫应答机
理，探讨多目标免疫优化算法（ＭｕｌｔｉＯｂｊｅｃｔｉｖｅＩｍ
ｍｕｎｅＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＭＯＩＯＡ）。

１　问题描述与概率估计
１．１　问题描述

一般类型的多目标机会约束规划模型可描述为

ｍｉｎ［珋ｆ１（ｘ），珋ｆ２（ｘ），…，珋ｆＩ（ｘ）］
ｓ．ｔ．
Ｐｒ｛ｆｉ（ｘ，ξ）≤ 珋ｆｉ（ｘ）｝≥ αｉ　　　　　 １≤ ｉ≤ Ｉ

ｐｊ（ｘ）≡ Ｐｒ｛Ｇｊ（ｘ，ξ）≤０｝≥ βｊ　　　１≤ ｊ≤ Ｊ

ｇｋ（ｘ）≤０，ｈｌ（ｘ）＝０　　１≤ ｋ≤ Ｋ，１≤ ｌ≤ Ｌ

ｘ∈ Ｄ＝∏
ｐ

ｉ＝１
［ａｉ，ｂｉ













］

式中：ｘ为决策向量；Ｄ∈Ｒｐ为有界闭区域；ａｉ和

ｂｉ为解向量的分量区间的左右端点；ξ∈Ｒ
ｑ
为分

布信息未知的随机向量；Ｐｒ｛·｝为概率算子；αｉ∈
［０，１］和 βｊ∈［０，１］为置信水平；ｆｉ（ｘ，ξ）和 Ｇｊ（ｘ，
ξ）分别为关于 ｘ非线性且连续的随机目标和约
束函数；ｇｋ（ｘ）和 ｈｌ（ｘ）为确定性约束函数；Ｉ、Ｊ、Ｋ
和 Ｌ分别为目标向量维数、概率约束个数、不等式
约束个数和等式约束个数。在候选解 ｘ处，当 ξ
的样本大小 ｎ（ｘ）（简称 ｘ的样本大小）给定后，
借助 ＭＣ随机模拟可确定子目标函数 珋ｆｉ（ｘ）的估

计值
［３５］
。满足以上所有约束条件的候选解 ｘ∈Ｄ

被称为可信解。引入如下约束违背量函数 Γ（ｘ）：

Γ（ｘ）＝１Ｊ∑
Ｊ

ｊ＝１
ｍａｘ｛βｊ－ｐ^ｊ（ｘ），０｝＋

　　 １
Ｋ∑

Ｋ

ｋ＝１
ｍａｘ｛ｇｋ（ｘ），０｝＋

１
Ｌ∑

Ｌ

ｌ＝１
ｈ２ｌ（ｘ） （１）

式中：

ｐ^ｊ（ｘ）＝
１
ｎ（ｘ）∑

ｎ（ｘ）

ｋ＝１
Ｉ｛Ｇｊ（ｘ，ξ

ｋ
）≤０｝ （２）

其中：Ｉ｛·｝为指示函数，其若条件为真，则取 １，
否则取０。显然，当 ｎ（ｘ）较大时，由大数定律可

获 ｘ的经验目标值ｆ^ｉ（ｘ）和概率估计值 ｐ^ｊ（ｘ）。此
时，若Γ（ｘ）＝０，则称ｘ为经验可信解，否则称为经
验非可信解。借助文献［３４］，引入适用于经验可信
解之间比较的支配概念以及 Ｐａｒｅｔｏ最优解的概念。

定义１　对于任意经验可信解 ｘ，ｙ∈Ｄ，称 ｘ
支配 ｙ（即 ｘｙ），如果：

ｆ^ｉ（ｘ）≤ ｆ^ｉ（ｙ）　　　　１≤ ｉ≤ Ｉ，ｊ

ｓ．ｔ．　 ｆ^ｊ（ｘ）＜ｆ^ｊ（ｙ） １≤ ｊ≤{ Ｉ

（３）

定义２　给定经验可信解 ｘ∈Ｄ，若在 Ｄ中
不存在经验可信解 ｘ使得 ｘｘ，则称 ｘ 是
ＭＯＰＣＰ的经验 Ｐａｒｅｔｏ最优解。
１．２　概率估计

机会约束概率估计法是借助候选解 ｘ的样本
下限 Ｍ、样本上限 Ｔｎ及绝对误差幅度

［１５］
自适应

确定随机变量的样本大小，进而估计约束条件中

概率函数的值。算法描述如下：

算法１　机会约束概率估计法。
步骤 １　输入参数：候选解 ｘ∈Ｄ，样本大小

Ｔｎ、Ｍ、ｍ，置信水平 βｊ，参数 Ｊ、δ。
步骤２　置 ｊ←１。
步骤３　置 ｓ←Ｍ（ｍ＋１），依据样本大小 ｓ，经

由式（２）计算第 ｊ个机会约束函数的概率估计值
ｐ^ｊ（ｘ）。

步骤４　计算 ｐｊ（ｘ）与 ｐ^ｊ（ｘ）的绝对误差幅度：

１０９
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Δｊ（ｘ）＝ｕ１－（１－δ）／２ ｐ^ｊ（ｘ）（１－ｐ^ｊ（ｘ））槡 ／ｓ （４）
步骤５　若 ｓ＞Ｔｎ或 ｐ^ｊ（ｘ）－βｊ ＞Δｊ（ｘ），转

步骤６；否则，通过随机采样获取 ξ，计算 Ｇｊ（ｘ，
ξ），依据式（５）更新 ｐ^ｊ（ｘ）：
ｐ^ｊ（ｘ）← （ｓ^ｐｊ（ｘ）＋Ｉ｛Ｇｊ（ｘ，ξ）≤０｝）／（ｓ＋１）

（５）
　　置 ｓ←ｓ＋１，转步骤４。

步骤６　置 ｊ←ｊ＋１，若 ｊ≤Ｊ，则转步骤 ３；否
则，依据式（１）计算并输出 ｘ的经验约束违背量。

注：ｕ１－（１－δ）／２表示标准正态分布的 １－（１－
δ）／２分位数，δ∈（０，１）为 Ｂ细胞 ｘ的可信性判定
参数。

算法１的算法设计中，Ｔｎ和 Ｍ为指定给随机
变量的上下限样本大小，Ｍ≤Ｔｎ；Ｔｎ与当前时刻 ｎ
有关。算法的计算复杂度由步骤 ４、步骤 ５决定，
且在最坏情形下，计算复杂度为 Ｏ（ＪＴｎ＋Ｋ＋Ｌ）。
在算法初期，候选解 ｘ的采样规模 ｓ较小，计算效
率高，此有助于快速确定经验可信区域；随着 ｓ的
增大，ｘ是否为经验可信解能得到有效辨析。

目标值估计法是借助经验可信解 ｘ的样本下
限 ｍ和上限 Ｍｎ自适应确定采样大小，且通过加
权方式估计目标值，算法描述如下：

算法２　目标值估计法。
步骤 １　输入参数：经验可信解 ｘ，样本大小

Ｍｎ、ｍ，置信水平 αｉ，参数 Ｉ。
步骤２　置 ｉ←１。
步骤３　置 ｓ←ｍ。
步骤４　依据 ｍ和 ｓ，估计第 ｉ个子目标珋ｆｉ（ｘ）

的估计值 ｆ^ｉ
ｓ
（ｘ）。

ｆ^ｉ
ｓ
（ｘ）＝ｆ^ｉ（ｘ，ξ

ｖ
）＋αｉ（ｆ^ｉ（ｘ，ξ

ｖ＋１
）－ｆ^ｉ（ｘ，ξ

ｖ
））

（６）

式中：ｖ在 αｉ＞０．５时取?αｉｓ」，反之取「αｉｓ?；ｆ^ｉ（ｘ，

ξｖ）为函数 ｆｉ（ｘ，ξ）在样本大小 ｓ下的观测值升幂
排列后的第 ｖ位置的值。

步骤 ５　若 ｓ＝ｍ，则 ｆ^ｉ（ｘ）＝ｆ^ｉ
ｓ
（ｘ）；否则

ｆ^ｉ（ｘ）依据式（７）更新：

ｆ^ｉ（ｘ）＝
ｓ－ｍ
ｓ－ｍ＋２

ｆ^ｉ（ｘ）＋
２

ｓ－ｍ＋２
ｆ^ｉ
ｓ
（ｘ） （７）

步骤６　置 ｓ←ｓ＋１；若 ｓ≤Ｍｎ，转步骤 ４；否
则，转步骤７。

步骤７　置 ｉ←ｉ＋１，若 ｉ≤Ｉ，则转步骤 ３；否
则，输出 珋ｆ（ｘ）的估计值。

算法２中，步骤４的计算复杂度为 Ｏ（ｓ３）。结
合 ｓ≤Ｍｎ可知，该算法的计算复杂度为 Ｏ（ＩＭ

３
ｎ）。

在迭代初期，经验可信解 ｘ的样本大小小，搜索速
度快；随着迭代次数 ｎ的增加，ｘ的目标估计值越
逼近理论目标值。

２　危险理论与多目标免疫优化算法

２．１　危险理论

危险理论
［３６］
是 Ｍａｔｚｉｎｇｅｒ于 １９９４年率先提

出的免疫学理论，其已突破传统的“自我非自
我”免疫应答的束缚。Ｍａｔｚｉｎｇｅｒ认为启动特异性
免疫应答的关键是机体受损或非正常凋亡细胞释

放的危险信号，并非是所有非自我物质。也就是

说，当机体受损细胞或非正常凋亡细胞释放危险

信号且抗原呈递细胞（ＡＰＣ）被激活后，免疫系统
才进行特异性免疫应答，但对机体无害的非自我

物质不作应答。具体而言，当机体的细胞因外来

病毒物质而受损或者发生非正常凋亡时，免疫系

统向辅助性 Ｔ细胞释放信号 １，传达危害程度信
息；ＡＰＣ邻近细胞依据其健康状况释放信号 ０来
激活 ＡＰＣ；ＡＰＣ被激活后向辅助性 Ｔ细胞传递信
号２，促使辅助性 Ｔ细胞完全激活并产生淋巴因
子，致使特异性免疫应答启动。从细胞感染角度，

可将机体细胞分为已感染、易感染和未感染细胞；

一旦有免疫细胞受到感染，免疫系统启动免疫应

答并清除已感染细胞。

２．２　算法设计
鉴于 ＭＯＰＣＰ包含多个性能指标以及目标函

数和约束条件存在随机变量，借助危险理论应答

模 式，设计算法ＭＯＩＯＡ进行求解，如图１所示。

图 １　ＭＯＩＯＡ的流程图

Ｆｉｇ．１　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＭＯＩＯＡ

２０９
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图中，静态采样的作用是在随机变量的样本大小

已知下，借助 ＭＣ随机模拟，初步计算所有个体的
经验约束违背量，同时估计经验可信个体的目标

向量值。进一步，利用危险理论隐含的机理，将进

化群体划分为已感染、易感染和未感染子群，其依

次保存经验可信非支配个体、经验可信受支配个

体和经验非可信个体。已感染、易感染子群经由

繁殖、交叉和变异产生新个体，并借助静态采样将

经验可信个体送入进化群，进而利用算法 １重新
评估群体中的个体是否是经验可信的，然后利用

算法 ２估计个体的目标值。接着，利用群体中经
验可信非支配个体更新记忆集；最后，借助记忆集

和随机生成的个体更新进化群体。

为便于算法描述，将 ＭＯＰＣＰ视为危险信号，
候选解被视为 Ｂ细胞，获得的经验可信且是非支
配的 Ｂ细胞被视为记忆细胞。ＭＯＩＯＡ描述如下：

算法３　多目标免疫优化算法。
步骤１　输入参数：群体规模 Ｎ，初始样本大

小 ｍ和 Ｍ（ｍ≤ Ｍ），交叉概率 ｐｃ，记忆规模
ｍ０（Ｎ≤ｍ０），最大迭代数 Ｇｍａｘ，参数 ηｍ、λ。

步骤２　置 ｎ←１，记忆集 Ｍｓｅｔ←；随机产生
规模为 Ｎ的初始 Ｂ细胞群 Ａ＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘＮ｝，
Ｍｓｅｔ←Ａ。

步骤 ３　Ｔｎ←Ｍ（ｍ＋１）（（１＋ｎ）
１／２ ＋１），

Ｍｎ←（ｍ＋Ｍ＋１）（１＋ｅ－ｅ
ｎ／Ｇｍａｘ）；经由算法 １计

算群体 Ａ中每个 Ｂ细胞的经验约束违背量
Γ（ｘ）；经由算法２估计 Ａ中经验可信 Ｂ细胞 ｘ的

经验目标函数值 ｆ^（ｘ）＝（ｆ^１（ｘ），ｆ^２（ｘ），…，ｆ^Ｉ（ｘ））。
步骤４　Ａ中经验可信非支配 Ｂ细胞构成已

感染子群 Ｂ１，经验可信受支配 Ｂ细胞构成易感染
子群 Ｂ２，经验非可信 Ｂ细胞构成未感染子群 Ｂ３。

步骤５　Ｂ１中各 Ｂ细胞繁殖 ３个克隆，Ｂ２中
各 Ｂ细胞繁殖２个克隆。

步骤 ６　Ｂ１、Ｂ２、Ｂ３中 Ｂ细胞的变异概率
如下：

ｐ（ｘ）＝

１－ ｎ
Ｇｍａｘ
（１－１／ｐ）　　　　　　ｘ∈ Ｂ１

１－ ｎ
Ｇ( )
ｍａｘ

２

（１－１／ｐ）　　　　 ｘ∈ Ｂ２

１－ ｎ
Ｇ( )
ｍａｘ

３

（１－１／ｐ）·

　　 １－ｅｘｐΓ（ｘ）－ｇｍａｘ
ｇｍａｘ－ｇ

( )[ ]
ｍｉｎ

　　















 其他

（８）

式中：ｐ为决策向量的维数；ｇｍａｘ和ｇｍｉｎ分别表示 Ｂ３

中 Ｂ细胞的最大、最小约束违背量。
步骤７　Ｂ１、Ｂ２中克隆 ｘｉ分别与 Ｍｓｅｔ、Ｂ１中

随机选取的 Ｂ细胞，及 Ｂ３中 Ｂ细胞 ｘｉ与 Ｂ１∪Ｂ２
中随机选取的 Ｂ细胞，均执行熟知的二进制交叉
（ＳＢＸ）。ｘｉ经 ＳＢＸ获得 ｘ′ｉ；若 ｘ′ｉ的分量 ｘ′ｉｊ越界，
则执行如下越界处理：

ｘ′ｉｊ＝
ａｊ＋（ｘｉｊ－ａｊ）（１－２ｕ）　　ｕ＜０．５

ｘｉｊ＋（ｂｊ－ｘｉｊ）（２－２ｕ）　　
{

其他
（９）

式中：ｘｉｊ为 ｘｉ的第 ｊ个分量；ｕ服从［０，１］上的均
匀分布。进一步，Ｂ１、Ｂ２中 Ｂ细胞生成的 ｘ′ｉ依据

变异概率 ｐ（ｘｉ）执行分布指数为 ηｍ ｎ／Ｇ槡 ｍａｘ ＋１
的多项式变异；Ｂ３中 Ｂ细胞生成的 ｘ′ｉ依据ｐ（ｘｉ）

执行如下变异
［３７］
：

ｘ″ｉｊ＝ｘ′ｉｊ＋（ｂｊ－ａｊ）·Ｕ（－１，１） （１０）
ｘ′ｉ经变异获得 ｘ″ｉ。若 ｘ″ｉ的分量越界，则执

行以上越界处理。经 ＳＢＸ、多项式变异获得 Ｂ１、
Ｂ２和 Ｂ３对应的子群 Ｂ′１、Ｂ′２和 Ｂ′３。

步骤８　依据 Ｔ１、Ｍ１及步骤 ３，评价 Ｂ′１、Ｂ′２和
Ｂ′３中 Ｂ细胞。

步骤９　依据步骤 ４，将群体 Ｂ′１∪Ｂ′２∪Ｂ′３
划分为已感染子群 Ｂ″１、易感染子群 Ｂ″２和未感染
子群 Ｂ″３。

步骤１０　依据 Ｔｎ、Ｍｎ和步骤 ３，评价 Ａ和 Ｂ″１
中所有 Ｂ细胞；将 Ａ∪Ｂ″１中经验非可信 Ｂ细胞加
入Ｂ″３中。

步骤１１　将 Ａ∪Ｂ″１中经验可信非支配 Ｂ细
胞加入 Ｍｓｅｔ中，并仅保留非支配的 Ｂ细胞。

步骤１２　若 Ｍｓｅｔ ＞ｍ０，则基于快速非支配

排序法和传统拥挤距离法
［３８］
仅保留 Ｍｓｅｔ中 ｍ０个

优质 Ｂ细胞。
步骤１３　若 Ｍｓｅｔ≥（１－λ）Ｎ，则基于二人

联赛选择和拥挤距离法，从 Ｍｓｅｔ中随机选取（１－
λ）Ｎ个相异的 Ｂ细胞与 λＮ个随机生成的 Ｂ细胞

组合成规模为 Ｎ的新群体 Ａ；反之，若 Ｂ３∪Ｂ″３ ＋
Ｍｓｅｔ≥（１－λ）Ｎ，则基于约束违背量和二人联

赛选择，将 Ｍｓｅｔ中记忆细胞、Ｂ３∪Ｂ″３中随机选取
的（１－λ）Ｎ－ Ｍｓｅｔ个相异的 Ｂ细胞以及 λＮ个
随机生成的 Ｂ细胞组合成群体 Ａ；否则，将 Ｍｓｅｔ中
Ｂ细胞与 Ｎ－ Ｍｓｅｔ个随机生成的 Ｂ细胞组合成
群体 Ａ。

步骤１４　若满足终止条件，则结束，输出 Ｍｓｅｔ
中记忆细胞；否则，置 ｎ←ｎ＋１，转步骤４。

以上算法设计中，步骤 ４、步骤 ５将进化种
群划分为子群，目的在于使不同质量 Ｂ细胞的

３０９
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繁殖数不同且有区别地参与进化；步骤６、步骤７
通过二进制交叉获取多样性较好的 Ｂ细胞且借
助自适应突变概率开采高质量的个体。步骤 １１
搜集进化中产生的优质 Ｂ细胞，并通过步骤 １２
仅保 留 分 布 及 多 样 性 均 较 好 的 记 忆 细 胞。

步骤 １３经由记忆细胞和随机生成的新 Ｂ细胞产
生下一代进化种群。

２．３　计算复杂度
经由算法３的算法描述，ＭＯＩＯＡ的计算复杂

度由步骤 ５～步骤 ８及步骤 １０～步骤 １２确定。
步骤５～步骤７中 Ｂ细胞的克隆执行繁殖、交叉
和变异，计算复杂度为 Ｏ（ｐＮ）；步骤 ８及步
骤１０～步骤１２的计算复杂度依次为 Ｏ（Ｎ（ＩＭ３＋
ＪＴ１＋Ｋ＋Ｌ））、Ｏ（Ｎ（ＩＭ

３
ｎ＋ＪＴｎ＋Ｋ＋Ｌ））、Ｏ（（４Ｎ＋

ｍ０）
２
）及 Ｏ（Ｉ（４Ｎ＋ｍ０）

２
）。概括起来，ＭＯＩＯＡ在

最坏情形下的计算复杂度为

Ｏｎ ＝Ｏ（ｐＮ）＋Ｏ（Ｎ（ＩＭ
３＋ＪＴ１＋Ｋ＋Ｌ））＋

　　Ｏ（Ｎ（ＩＭ３ｎ ＋ＪＴｎ＋Ｋ＋Ｌ））＋Ｏ（（４Ｎ＋

　　ｍ０）
２
）＋Ｏ（Ｉ（４Ｎ＋ｍ０）

２
）＝Ｏ（Ｎ（ＩＭ３ｎ ＋

　　ＪＴｎ＋Ｋ＋Ｌ＋ｐ＋ＩＮ＋Ｉｍ０）＋ｍ
２
０） （１１）

经由以上分析获知，ＭＯＩＯＡ的计算复杂度
由 Ｎ、Ｉ、Ｊ、Ｋ、Ｌ、ｐ、ｍ０、Ｍｎ和 Ｔｎ确定，其主要依赖
于 Ｍｎ和 Ｔｎ。由于 Ｍｎ和 Ｔｎ随着迭代次数的增加
逐渐增大，所以该算法的群体规模 Ｎ被限定取较
小的值。

３　评价准则与数值实验

３．１　评价准则
为测试 ＭＯＩＯＡ的搜索性能，在此引用如下

３种评价准则［１４，３３］
。设算法 Ａ′和 Ａ″求解 ＭＯＰＣＰ

获得的经验可信非支配解集依次为 Ｘ和 Ｙ。
１）覆盖率 ＣＲ。ＣＲ用于度量解集 Ｘ和 Ｙ的

优劣关系，其定义如下：

ＣＲ（Ａ′，Ａ″）＝ ｛ｙ∈ Ｙｘ∈ Ｘ，ｓ．ｔ．ｘ ｙ｝
Ｙ

（１２）

此表明，０≤ＣＲ（Ａ′，Ａ″）≤１；如果ＣＲ（Ａ′，Ａ″）＞
ＣＲ（Ａ″，Ａ′），则算法 Ａ′获得的解质量优于算法 Ａ″
的解质量，即 ＣＲ（Ａ′，Ａ″）越大，算法 Ａ′获得的解
质量越好。

２）覆盖密度 ＣＤ。ＣＤ用于度量解集 Ｘ的分
布性，其设计如下：

ＣＤ＝ １
Ｘ －１∑１≤ｉ≤ Ｘ

（ｄｉ－珔ｄ）
槡

２
（１３）

式中：ｄｉ＝ｍｉｎ｛ ｆ^（ｘｉ）－ｆ^（ｘｊ） １，ｘｉ，ｘｊ∈Ｘ，１≤

ｉ，ｊ≤ Ｘ∧ ｉ≠ ｊ｝，珔ｄ＝
１
Ｘ ∑

Ｘ

ｉ＝１
ｄｉ。

　　此表明，０≤ＣＤ≤１；若 ＣＤ越小，则 Ｘ的分布
越均匀，反之越分散。

３）覆盖范围 ＣＳ。ＣＳ用于度量解集 Ｘ在目
标空间中覆盖的宽度，其设计如下：

ＣＳ＝ｍａｘ｛ ｆ^（ｘｉ）－ｆ^（ｘｊ） １，

　　ｘｉ，ｘｊ∈ Ｘ，１≤ ｉ，ｊ≤ Ｘ｝ （１４）

此表明，若 ＣＳ越大，则 Ｘ的覆盖范围越宽。
３．２　数值实验

在 Ｗｉｎｄｏｗｓ７、配置为 ＣＰＵ／３．５０ＧＨｚ、ＲＡＭ／
４．００ＧＢ的 ＶｉｓｕａｌＣ＋＋环境下展开数值实验。
选取７种具有代表性的多目标优化算法 ＡｇＭＯＰ
ＳＯ［３９］、ＭＯＥＡ／ＤＤ［４０］、ＣＭＩＧＡ［４１］、ＮＮＩＡ［２７］、ＭＯＰ
ＳＯ［４２］、ＮＳＧＡⅡ［３８］

和 ＳＰＥＡⅡ［４３］
参与比较。由

于 ＮＮＩＡ与 ＳＰＥＡⅡ属于非约束多目标优化算
法，因此在本文中，它们利用约束支配准则

［３８］
执

行个体选择。测试算例包括２个理论测试问题和
２个工程优化问题。算法的最大迭代次数均设置
为３００。经由算法调试以及兼顾效率和效果等因
素，参与比较的算法的个体样本大小设置为

３００［４４］，其他参数的设置可参见相应的文献。为
避免随机变量对算法的搜索效果的评判的影响，

各算法对每个测试问题均独立运行 １００次，获得
的解集被用于比较分析，得到的解均在样本大小

１０４下重新评价，目的在于力求获得解的理论目
标值和约束违背量。

ＭＯＩＯＡ主要含５个可调参数，即 Ｍ、Ｎ、δ、ηｍ
和 λ。Ｍ为机会约束中随机变量的样本大小下
界，取值在 ５～１０之间。另外，若群体规模 Ｎ偏
小，算法所获解的质量偏低；若偏大，则解的质

量高，但算法的效率低；Ｎ在记忆规模 ｍ０ 的
２／１０～３／１０之间取值。δ为第 ２节中算法 １的
可信性判定参数，取值大于或等于 ０．９９。ηｍ 为
变异幅度调控参数；若 ηｍ 偏大，则算法易陷入
局部搜索；若偏小，则算法的局部搜索能力弱；

ηｍ取值在 ２０～２５之间。λ为募集新成员的比

例，取值一般在 ０．０５～０．０８之间［４５４６］
。经算法

调试后，ＭＯＩＯＡ的参数设置为 Ｎ＝１０，ｍ＝２，
Ｍ＝１０，δ＝０．９９，ｐｃ＝０．９，ηｃ＝２０，ηｍ ＝２３，λ＝
０．１，ｍ０＝５０。
３．２．１　性能测试与分析

问题１　ＴＮＫ问题。

４０９
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　第 ５期 张仁崇，等：非线性多目标概率约束规划免疫优化算法

ｍｉｎ［珋ｆ１（ｘ），珋ｆ２（ｘ）］
ｓ．ｔ．
Ｐｒ｛ｘ１＋１≤ 珋ｆ１（ｘ）｝≥ α
Ｐｒ｛ｘ２＋２≤ 珋ｆ２（ｘ）｝≥ α
Ｐｒ｛－ｘ２１－ｘ

２
２＋１＋０．１ｃｏｓθ＋３≤０｝≥ α

Ｐｒ｛（ｘ１－０．５）
２＋（ｘ２－０．５）

２－
　　０．５＋４≤０｝≥ α
θ＝１６ａｒｃｔａｎ（ｘ１／ｘ２）　　０≤ ｘ１，ｘ２≤ π
ｉ ＝ξｉ－μ－σΦ

－１
（α）

　　ξｉ ～Ｎ（μ，σ
２
），１≤ ｉ≤４，μ＝０，σ ＝０．

















１

式中：１、２、３、４、ξｉ为随机变量；ｘ１、ｘ２为

决策向量 ｘ的分量；Ｎ（μ，σ２）为正态分布；
Φ－１
（α）为正态分布函数的反函数；μ、σ和 α分

别为均值、标准差和置信水平。

问题１经由 ＴＮＫ［４７］扩展获之。ＴＮＫ的目标
函数的取值范围小，约束函数是非线性的，非支配

面是分段连续的。取 α＝０．９。在 ３．１节的评价
指标下，各算法获得的统计结果如表 １所示，表
中：ＩＡＥ、ＦＲ和 ＡＲ分别为平均约束违背量、可信
解所占比例的均值和平均执行时间。各执行一次

获得的非支配面和箱线图如图 ２所示，其中，
图２（ａ）～２（ｄ）为理论非支配面 ＰＦｔｒｕｅ和 ２个算
法获得的非支配面，图 ２（ｅ）～２（ｆ）为 ＣＤ和 ＣＳ
值的箱线图。

经由表１的 ＩＡＥ、ＦＲ可知，以上 ８种算法均
可找到可信解且平均约束违背量较小，其中 ＭＯ
ＩＯＡ的平均约束违背量最小，获得可信解的概率
最高（８０．２１％）。这些算法均能处理以上问题的
约束条件，但 ＭＯＩＯＡ的约束处理能力最强，原因
在于：①ＭＯＩＯＡ利用自适应采样策略处理约束条
件，这不仅能提高的搜索效率，而且能使优质个体

获得的样本大小较大，差的个体获得的样本大小

较小；②参与比较的算法均采用静态采样方法处
理优化问题的随机因素，同时一个较大的样本大

小（３００）能使个体的评价值接近理论值。由 ＣＤ、
ＣＳ的均值可知，各算法的覆盖密度、覆盖范围的
均值之间的差值较小，说明以上算法获得的解分

布的差异性较小。由表 １中 ＣＲ均值可知，以上
算法获得的解质量视乎没有明显差异，但由平均

约束违背量指标 ＩＡＥ可知，ＭＯＩＯＡ具有一定的优
势。进一步，由图 ２（ｆ）可知，ＮＮＩＡ、ＮＳＧＡⅡ、
ＳＰＥＡⅡ的 ＣＳ箱线图出现异常值，且异常值较
小，因此它们获取的部分解属于局部最优解。

此外，经由 ＡＲ的均值可知，ＭＯＩＯＡ的执行
效率具有明显优势，且至少是 ＭＯＥＡ／ＤＤ、ＭＯＰ
ＳＯ、ＮＳＧＡⅡ、ＳＰＥＡⅡ 的 ６倍，ＮＮＩＡ的 ８倍，
ＣＭＩＧＡ的８倍，以及是 ＡｇＭＯＰＳＯ的１５倍。

问题２　ＢＮＨ问题。
ｍｉｎ［珋ｆ１（ｘ），珋ｆ２（ｘ）］

ｓ．ｔ．

Ｐｒ｛４ｘ２１＋４ｘ
２
２＋１≤ 珋ｆ１（ｘ）｝≥ α

Ｐｒ｛（ｘ１－５）
２＋（ｘ２－５）

２＋２≤ 珋ｆ２（ｘ）｝≥ α

Ｐｒ｛（ｘ１－５）
２＋ｘ２２－２５＋３≤０｝≥ α

Ｐｒ｛７．７－（ｘ１－８）
２－（ｘ２＋３）

２＋

　　４≤０｝≥ α　　 －１５≤ ｘ１，ｘ２≤３０

ｉ ＝ξｉ－μ－σΦ
－１
（α）

　　ξｉ ～Ｎ（μ，σ
２
），１≤ ｉ≤４，μ＝０，σ＝





















１

此问题是经扩展 ＢＮＨ问题［４７］
而获之，其可信

解存在的区域是非凸的，部分 Ｐａｒｅｔｏ最优解位于此
区域的边界上。加之，随机变量影响概率约束函数

的概率估计和优质解的辨析，求解难度较大。取置

信水平 α＝０．９。依据以上评价准则，各算法获得
的统计结果和平均运行时间如表２所示，箱线图和
一次运行得到的非支配面如图３所示。

表 １　不同算法在 α＝０．９下求解问题 １获得的统计结果比较

Ｔａｂｌｅ１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ１ｗｉｔｈα＝０．９

算法
ＣＲ均值／％

ＡｇＭＯＰＳＯ ＭＯＥＡ／ＤＤ ＣＭＩＧＡ ＮＮＩＡ ＭＯＰＳＯ ＮＳＧＡⅡ ＳＰＥＡⅡ ＭＯＩＯＡ
ＣＤ均值 ＣＳ均值

ＩＡＥ
均值／
１０－３

ＦＲ
均值／
％

ＡＲ
均值／
ｓ

ＡｇＭＯＰＳＯ ０ １４．６９ １６．４７ １４．２９ ２０．４９ １５．６７ １５．８９ １８．６８ ０．０３１ １．９４ ５．５９ ６３．３２ １９．８２

ＭＯＥＡ／ＤＤ １４．９９ ０ １６．７３ １４．４４ ２０．６１ １４．３８ １５．７２ １８．１４ ０．０３１ １．９４ ４．０５ ６９．３４ ９．２４

ＣＭＩＧＡ １６．１０ １７．１８ ０ １５．６６ ２１．０２ １５．６０ １５．６０ ２０．６９ ０．０２７ １．９６ ３．９８ ７０．８３ １５．０２

ＮＮＩＡ １３．２７ １４．１３ １５．４０ ０ １９．８３ １３．５６ １２．７７ １７．６１ ０．０３２ １．８２ ５．８２ ５９．５０ １１．１３

ＭＯＰＳＯ １２．６４ １３．９２ １４．１１ １２．６９ ０ １３．２８ １２．４９ １７．５７ ０．０２６ １．９１ ３．９０ ７１．９６ ８．６３

ＮＳＧＡⅡ １４．２１ １５．４１ １５．８９ １４．８１ ２１．２０ ０ １４．２７ １９．６８ ０．０３１ １．９５ ４．８２ ６４．７３ ８．７３

ＳＰＥＡⅡ １３．８６ １４．７８ １６．５５ １４．７１ ２０．３８ １４．１１ ０ ２０．００ ０．０２７ １．８９ ４．０３ ６８．７３ ９．３８

ＭＯＩＯＡ １４．４６ １４．７８ １５．２９ １２．０５ ２０．３５ １３．４４ １４．２４ ０ ０．０２１ １．９４ ２．３３ ８０．２１ １．２２
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图 ２　问题 １的非支配面比较与 ＣＤ、ＣＳ值的箱线图比较

Ｆｉｇ．２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｓａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｏｘｐｌｏｔｓｏｎＣＤａｎｄＣＳｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ１

　　经由表２的 ＩＡＥ、ＦＲ均值可知，ＭＯＩＯＡ和参
与比较的算法均能高概率地找到可信解，且平均

约束违背量均小，此表明以上算法都能处理该问

题的约束条件。由 ＣＲ的均值可知，ＡｇＭＯＰＳＯ的
平均覆盖率最高，ＮＮＩＡ和 ＭＯＩＯＡ次之，而 ＳＰＥＡ

Ⅱ获得的解最差。由 ＣＤ、ＣＳ的均值及图３（ｅ）～
３（ｆ）可知，ＡｇＭＯＰＳＯ、ＣＭＩＧＡ、ＮＮＩＡ、ＮＳＧＡⅡ、
ＭＯＩＯＡ获得的解分布较好且覆盖范围较宽，

ＳＰＥＡⅡ次之。由图３（ａ）～３（ｄ）可知，各算法均
能稳定地获得近似最优解。总之，所有算法均能

以较高概率发现可信解，但它们的性能有明显差

异。综合解质量、解分布和算法产生的约束违背

量，ＭＯＩＯＡ具有一定的优势，而 ＳＰＥＡⅡ求解以
上问题的能力较弱。

此外，经由 ＡＲ的均值可知，ＭＯＩＯＡ的执行
效率有明显优势且至少是参与比较的算法的

６０９
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表 ２　不同算法在 α＝０．９下求解问题 ２获得的统计结果比较

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ２ｗｉｔｈα＝０．９

算法
ＣＲ均值／％

ＡｇＭＯＰＳＯ ＭＯＥＡ／ＤＤ ＣＭＩＧＡ ＮＮＩＡ ＭＯＰＳＯ ＮＳＧＡⅡ ＳＰＥＡⅡ ＭＯＩＯＡ
ＣＤ均值 ＣＳ均值

ＩＡＥ
均值／
１０－５

ＦＲ
均值／
％

ＡＲ
均值／
ｓ

ＡｇＭＯＰＳＯ ０ １１．７７ １２．９９ ９．０９ １２．８９ １３．０１ ２４．３７ ９．０７ １．９２ ２４１．７３ ０．３９ ９９．９６ ２０．３１

ＭＯＥＡ／ＤＤ ３．５１ ０ １０．９４ ７．０８ １１．５１ １１．２２ ２１．４４ ７．０１ ４．６０ ２０６．７０ ０．３３ ９９．９８ １１．３５

ＣＭＩＧＡ ４．８５ １０．２２ ０ ７．５５ １０．２７ １０．６９ ２１．０１ ７．１７ １．８６ ２３７．７６ ０．４８ ９９．９８ １７．４４

ＮＮＩＡ ４．８７ １０．９７ １１．２２ ０ １０．８５ １１．０８ ２１．７９ ７．６２ １．８６ ２４１．２１ ０．８４ ９９．９４ １２．３６

ＭＯＰＳＯ ２．７６ ９．３７ ８．６３ ５．８０ ０ ９．０９ １７．０９ ５．７６ ３．３０ １９２．６７ ０．３０ ９９．９６ １１．２４

ＮＳＧＡⅡ ４．４９ ９．５９ ９．９４ ７．３９ １０．１７ ０ １９．３８ ７．９４ １．９１ ２４１．７４ ０．３８ ９９．９６ １１．１９

ＳＰＥＡⅡ ２．６６ ８．０７ ７．１４ ４．７３ ７．９３ ７．８３ ０ ４．７８ ２．９３ ２３４．８６ ０．５５ ９９．９８ １１．３０

ＭＯＩＯＡ ４．８９ １０．７５ １１．３０ ７．９６ １１．０２ １１．４０ ２２．３５ ０ １．７９ ２３９．５５ ０ １００ １．８０

图 ３　问题 ２的非支配面比较与 ＣＤ、ＣＳ值的箱线图比较

Ｆｉｇ．３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｓａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｏｘｐｌｏｔｓｏｎＣＤａｎｄＣＳｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ２
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５倍；ＭＯＥＡ／ＤＤ、ＭＯＰＳＯ、ＮＳＧＡⅡ和 ＳＰＥＡⅡ的
效率相近且略高于 ＮＮＩＡ和 ＣＭＩＧＡ的效率；Ａｇ
ＭＯＰＳＯ的求解所需时间最长。
３．２．２　工程应用

问题３　盘式制动器设计问题。
ｍｉｎ［珋ｆ１（ｘ），珋ｆ２（ｘ）］
ｓ．ｔ．
Ｐｒ｛４．９×１０－５（ｘ２２－ｘ

２
１）（ｘ４－１）＋

　　ξ１≤珋ｆ１（ｘ）｝≥α

Ｐｒ｛９．８２×１０６［ｘ３ｘ４τ（ｘ）］
－１＋ξ２≤珋ｆ２（ｘ）｝≥α

Ｐｒ｛２０＋ｘ１－ｘ２＋ξ３≤０｝≥α

Ｐｒ｛２．５（ｘ４＋１）－３０＋ξ４≤０｝≥α

Ｐｒ
ｘ３

３．１４（ｘ２２－ｘ
２
１）
２－０．４＋ξ５≤{ }０≥α

Ｐｒ
２．２２×１０－３ｘ３（ｘ

３
２－ｘ

３
１）

（ｘ２２－ｘ
２
１）
２ －１＋ξ６≤{ }０≥α

Ｐｒ｛９００－２．６６×１０－２ｘ３ｘ４τ（ｘ）＋ξ７≤０｝≥α

τ（ｘ）＝（ｘ３２－ｘ
３
１）（ｘ

２
２－ｘ

２
１）

－１

　　５５≤ｘ１≤８０，７５≤ｘ２≤１１０，

　　１０００≤ｘ３≤３０００，２≤ｘ４≤２０，

　　ξｉ～Ｎ（０，１），１≤ｉ≤





























７

该问题经扩展盘式制动器设计问题
［４８］
而获

之，其包含 ４个决策变量（内径、外径、啮合作用
力、摩擦表面的个数），５个机会约束函数，目标函
数是制动时间、盘式制动器的质量函数。由于此

问题的目标函数、约束函数均是高度非线性的，各

决策变量的取值范围较大，因此在噪声环境下求

解的难度极大。取置信水平 α＝０．６。各算法获
得的统计结果和平均运行时间如表 ３所示，得到
的箱线图和１次运行生成的非支配面如下图４所
示，图４（ａ）～４（ｄ）为 ＭＯＩＯＡ和比较算法获得的
非支配面，图 ４（ｅ）～４（ｆ）为 ＣＤ和 ＣＳ值的箱
线图。

经由表３的ＩＡＥ、ＦＲ均值可知，各算法均能高

概率找到可信解，其中 ＣＭＩＧＡ和 ＭＯＩＯＡ的平均
约束违背量较小。由 ＣＲ的均值可知，ＣＭＩＧＡ平
均覆盖率高，ＭＯＩＯＡ和 ＭＯＥＡ／ＤＤ次之。经由
ＣＤ、ＣＳ和图４，以上算法获得的解的覆盖宽度与
分布没有明显差异；相对而言，ＣＭＩＧＡ的解分布
相对较差且出现部分解明显偏离 Ｐａｒｅｔｏ面。由
ＡＲ均值获知，ＭＯＩＯＡ的搜索效率最高，其是
ＭＯＥＡ／ＤＤ、ＭＯＰＳＯ、ＮＳＧＡⅡ、ＳＰＥＡⅡ的 ３．７倍
以上；ＮＮＩＡ的运行速度较慢，但快于 ＣＭＩＧＡ；Ａｇ
ＭＯＰＳＯ的搜索效率最低。

问题４　焊接梁设计问题。
ｍｉｎ［珋ｆ１（ｘ），珋ｆ２（ｘ）］
ｓ．ｔ．
Ｐｒ｛１．１０４７１ｈ２ｌ＋０．０４８１ｔｂ（１４．０＋ｔ）＋
　　ξ１≤ 珋ｆ１（ｘ）｝≥ α

Ｐｒ｛２．１９５２／（ｔ３ｂ）＋ξ２≤ 珋ｆ２（ｘ）｝≥ α
Ｐｒ｛τ（ｘ）－１３６００＋ξ３≤０｝≥ α
Ｐｒ｛σ（ｘ）－３００００＋ξ４≤０｝≥ α
Ｐｒ｛ｈ－ｂ＋ξ５≤０｝≥ α
Ｐｒ｛６０００－Ｐｃ（ｘ）＋ξ６≤０｝≥ α
ｘ＝（ｈ，ｂ，ｌ，ｔ）
　　０．１２５≤ ｈ，ｂ≤５．０，
　　０．１≤ ｌ，ｔ≤１０．０，ξ２ ～Ｎ（０，０．０１），
　　ξｉ ～Ｎ（０，１），ｉ＝１，３，４，５，























６
式中：焊缝长度 ｌ、焊缝厚度 ｈ、梁的宽度 ｔ、梁的厚
度 ｂ为决策变量；Ｐｃ（ｘ）为梁的容许屈曲荷载，其
表达式为

Ｐｃ（ｘ）＝６４７６４．０２２（１－０．０２８２３４６ｔ）ｔｂ
３

τ（ｘ）＝ （τ′）２＋（τ″）２＋ ｌτ′τ″
０．２５（ｌ２＋（ｈ＋ｔ）２槡槡 ）

τ″＝ ６０００（１４．０＋０．５ｌ） ０．２５（ｌ２＋（ｈ＋ｔ）２槡 ）

２［０．７０７ｈｌ（（ｌ２／１２）＋０．２５（ｌ２＋（ｈ＋ｔ）２））］

τ′＝６０００

槡２ｈｌ

σ（ｘ）＝５０４０００
ｔ２ｂ

表 ３　不同算法在 α＝０．６下求解问题 ３获得的统计结果比较

Ｔａｂｌｅ３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ３ｗｉｔｈα＝０．６

算法
ＣＲ均值／％

ＡｇＭＯＰＳＯ ＭＯＥＡ／ＤＤ ＣＭＩＧＡ ＮＮＩＡ ＭＯＰＳＯ ＮＳＧＡⅡ ＳＰＥＡⅡ ＭＯＩＯＡ
ＣＤ均值 ＣＳ均值

ＩＡＥ
均值／
１０－４

ＦＲ
均值／
％

ＡＲ
均值／
ｓ

ＡｇＭＯＰＳＯ ０ １５．６１ ８．５４ １８．３９ ３４．８２ １８．９１ ２１．８９ １７．３９ ０．３２ １３．２２ ６．６１ ９６．０７ ２６．０４
ＭＯＥＡ／ＤＤ ２４．４１ ０ ９．３９ ２１．０２ ４０．１１ ２１．３３ ２５．７０ ２１．８２ ０．３７ １１．２６ ４．５０ ９７．４６ １２．２０
ＣＭＩＧＡ ３９．４０ ３０．８０ ０ ３４．６４ ５８．９３ ３５．４３ ４１．３３ ３３．２８ ０．４６ １３．５４ １．７０ ９８．８０ ２０．２６
ＮＮＩＡ ２５．４６ １８．２３ １０．４３ ０ ４２．５９ ２１．８０ ２７．９７ ２２．０５ ０．２４ １２．０６ ５．３９ ９６．８７ １５．１９
ＭＯＰＳＯ １２．６５ ７．７３ ２．７５ ８．５７ ０ ８．９０ １１．１５ １０．１２ ０．３３ １２．４９ ４．８０ ９７．７２ １１．８４
ＮＳＧＡⅡ ２５．３８ １７．６３ ９．６１ ２１．２５ ４１．６４ ０ ２６．４９ ２１．４３ ０．２９ １２．２５ ４．６５ ９７．２８ １１．６８
ＳＰＥＡⅡ ２０．３２ １４．２８ ５．９７ １７．１４ ３４．８２ １６．３７ ０ １６．９５ ０．３６ １２．１７ ５．０９ ９７．０２ １２．６９
ＭＯＩＯＡ ２７．４８ ２０．０２ １１．０６ ２３．０３ ４２．７７ ２３．８９ ２９．０８ ０ ０．３１ １２．３６ ２．１８ ９８．５８ ２．４８
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图 ４　问题 ３的非支配面与 ＣＤ、ＣＳ值的箱线图比较

Ｆｉｇ．４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｓａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｏｘｐｌｏｔｓｏｎＣＤａｎｄＣＳｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ３

　　此问题经扩展焊接梁设计问题［４８］
而获之，其

包含４个设计变量和 ４个非线性概率约束函数，
且以建造费用、端梁的扰度为目标函数；加之第 ２
个目标函数的取值较小，对噪声极其敏感，因此求

解该问题较难。取置信水平 α＝０．９。各算法获
得的统计结果和平均运行时间如表 ４所示，算法
获得的 ＣＤ、ＣＳ值箱线图和一次运行产生的非支
配面如图５所示。

经由表４的 ＩＡＥ和 ＦＲ值可知，以上算法均能
以高概率获得可信解；ＡｇＭＯＰＳＯ获得可信解的能
力相对较弱。由 ＣＲ均值得知，ＭＯＩＯＡ的平均覆盖

率远高于其他算法的平均覆盖率，ＣＭＩＧＡ次之。
经 ＣＤ、ＣＳ的均值及图 ５可知，各算法获得的解的
分布相似；ＭＯＩＯＡ的解分布较宽。因此，ＭＯＩＯＡ获
得的解分布较好、覆盖范围较宽且解的质量较好。

由ＡＲ可知，ＭＯＩＯＡ具有较高的运算效率，且至少是
参与比较的算法的５倍，ＭＯＥＡ／ＤＤ、ＭＯＰＳＯ、ＮＳＧＡ

Ⅱ、ＳＰＥＡⅡ次之，ＡｇＭＯＰＳＯ的效率最低。
３．２．３　灵敏度分析

选取 ＴＮＫ测试问题检测 ＭＯＩＯＡ的搜索性能
受参数设置的影响程度。该算法的主要参数包括

Ｎ、Ｍ、λ、ｐｃ、ηｍ及 δ。给定 α＝０．１；Ｎ、Ｍ、λ、ｐｃ、ηｍ

９０９
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表 ４　不同算法在 α＝０．９下求解问题 ４获得的统计结果比较

Ｔａｂｌｅ４　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ４ｗｉｔｈα＝０．９

算法
ＣＲ均值／％

ＡｇＭＯＰＳＯ ＭＯＥＡ／ＤＤ ＣＭＩＧＡ ＮＮＩＡ ＭＯＰＳＯ ＮＳＧＡⅡ ＳＰＥＡⅡ ＭＯＩＯＡ
ＣＤ均值 ＣＳ均值

ＩＡＥ
均值／
１０－３

ＦＲ
均值／
％

ＡＲ
均值／
ｓ

ＡｇＭＯＰＳＯ ０ ２５．９５ ２１．４７ ３６．５１ ３６．９３ ３２．８０ ３２．８４ １８．１０ ２．８２ １４．９４ ４．３２ ７１．４６ １９．０７

ＭＯＥＡ／ＤＤ ２１．７９ ０ ２１．６６ ３５．１１ ３６．６９ ３０．２０ ３１．５２ １７．４４ ２．９９ １３．２８ ０．７２ ９２．３５ ８．８９

ＣＭＩＧＡ ２５．３６ ３２．１９ ０ ４４．９８ ４０．９９ ３４．２７ ３７．２７ ２１．８４ ２．６９ １４．３０ ０．６３ ９０．１８ １５．３４

ＮＮＩＡ １３．８９ ２２．３１ １３．９３ ０ ２３．９０ ２０．８８ ２０．６０ １０．４１ １．５０ ８．５１ １．１３ ８９．４２ １０．６９

ＭＯＰＳＯ １１．４２ １６．６２ １１．９７ ２７．９０ ０ ２２．４７ ２２．９０ １１．８１ １．８５ ９．３３ １．３８ ８６．０３ ８．８３

ＮＳＧＡⅡ １６．５８ ２１．０４ １５．６９ ３２．４０ ３０．７８ ０ ２４．９２ １５．６１ ２．７７ １４．８４ ０．７０ ９２．６１ ９．０１

ＳＰＥＡⅡ １６．００ ２０．５８ １８．０７ ３４．２５ ３２．２２ ２８．３１ ０ １５．０７ １．６６ １０．７０ ０．９４ ９０．１５ ９．６８

ＭＯＩＯＡ ２９．５０ ３６．６２ ３０．４５ ４９．０４ ４５．９３ ４１．０６ ４０．７４ ０ ３．７８ ２０．１２ ０．８０ ９０．０４ １．３０

图 ５　问题 ４的非支配面与 ＣＤ、ＣＳ值的箱线图比较

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＰａｒｅｔｏｆｒｏｎｔｓａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｏｘｐｌｏｔｓｏｎＣＤａｎｄＣＳｆｏｒＰｒｏｂｌｅｍ４
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　第 ５期 张仁崇，等：非线性多目标概率约束规划免疫优化算法

及 δ的取值的 １３种不同组合如折线图 ６（ａ）所
示。ＭＯＩＯＡ在此每种参数设置下，独立运行
１００次，获得的统计结果如折线图 ６（ｂ）～６（ｃ）所
示。图６（ｂ）中 ＣＭ表示算法获得的解的目标值
与 Ｐａｒｅｔｏ面的距离的均值。

由图６可知，ＭＯＩＯＡ的解质量对参数设置的
敏感度不高。当群体规模 Ｎ、样本大小 Ｍ增大

时，ＣＭ的均值略小，但运行效率有所下降。算法
平均执行时间 ＡＲ均值随 λ、ｐｃ的增大而减小，
ＣＤ、ＩＡＥ均值随 δ增大而减小。因此，尽管参数
的设置发生变化，ＭＯＩＯＡ也能得到满意的搜索效
果，且得到的解的质量差异较小。但是，群体规

模、样本大小的设置影响算法的运行效率；参数 δ
的取值影响算法搜索可信解的性能。

图 ６　ＭＯＩＯＡ的不同参数设置及统计结果比较

Ｆｉｇ．６　ＤｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｓｏｆＭＯＩＯＡａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓ

４　结　论

１）多目标概率约束规划是一类具有广泛工
程应用背景且也是具有挑战性的随机规划问题。

基于此，从免疫学界极为关注的危险理论所蕴含

的应答机理出发，设计适用于该类问题的 ＭＯ
ＩＯＡ。

２）ＭＯＩＯＡ中，机会约束概率估计法和目标
值估计法通过自适应获取样本大小，分别被用来

检测候选解是否为经验可信解以及估计经验可信

解的目标值；基于危险理论，设计算法的进化框

架，并借助 ＳＢＸ、多项式变异、均匀变异产生多样
且高质量的解。

３）计算复杂度分析表明，算法进化初期，个

体采样规模小，搜索速度快，此有助于快速获取可

信解所在的区域；算法进化后期，通过使采样大小

逐渐增大，提高算法的噪声抑制能力，进而有助于

获取 Ｐａｒｅｔｏ最优解。
４）多种具有竞争性的算法参与比较的数值

实验表明，尽管ＭＯＩＯＡ求解多目标概率约束规划
问题在寻优效果方面约占一定的优势，但搜索效

率方面有明显优势。
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　第 ５期 张仁崇，等：非线性多目标概率约束规划免疫优化算法
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ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２０１６，２０（５）：

７１１７２９．

［３８］ＤＥＢＫ，ＰＲＡＴＡＰＡ，ＡＧＡＲＷＡＬＳ，ｅｔａｌ．Ａｆａｓｔａｎｄｅｌｉｔｉｓｔ

ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ：ＮＳＧＡⅡ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２００２，６（２）：１８２１９７．

［３９］ＺＨＵＱＬ，ＬＩＮＱＺ，ＣＨＥＮＷ Ｎ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｘｔｅｒｎａｌａｒｃｈｉｖｅ

ｇｕｉｄｅｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｊ］．ＩＥＥＥ Ｔｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎ Ｃｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，２０１７，４７（９）：

２７９４２８０８．

［４０］ＬＩＫ，ＤＥＢＫ，ＺＨＡＮＧＱＦ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙｍａｎｙｏｂｊｅｃ

ｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｄｏｍｉｎａｎｃｅａｎｄｄｅｃｏｍｐｏｓｉ

ｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，

２０１５，１９（５）：６９４７１６．

［４１］ＱＩＡＮＳＱ，ＹＥＹＱ，ＪＩＡＮＧＢ，ｅｔａｌ．Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ ｂａｓｅｄｏｎｉｍｍｕｎｅｓｙｓｔｅｍ ｍｏｄｅｌ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，２０１６，４６（９）：２０５６２０６９．

［４２］ＣＯＥＬＬＯＣＡＣ，ＰＵＬＩＤＯＧＴ，ＬＥＣＨＵＧＡＭＳ．Ｈａｎｄｌｉｎｇｍｕｌ

ｔｉｐｌｅｏｂｊｅｃｔｉｖｅｓｗｉｔｈｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２００４，８（３）：２５６

２７９．

［４３］ＺＩＴＺＬＥＲＥ，ＬＡＵＭＡＮＮＳＭ，ＴＨＩＥＬＥＬ．ＳＰＥＡ２：Ｉｍｐｒｏｖｉｎｇｔｈｅ

ｓｔｒｅｎｇｔｈＰａｒｅｔｏｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥ＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＭｅｔｈ

ｏｄｓｆｏｒＤｅｓｉｇｎ，ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄＣｏｎｔｒｏｌｗｉｔｈＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｔｏ

ＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＰｒｏｂｌｅｍｓ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２００２：９５１００．

［４４］ＰＯＯＪＡＲＩＣＡ，ＶＡＲＧＨＥＳＥＢ．Ｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｔｅｃｈ

ｎｉｑｕｅｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｃｈａｎｃｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｐｒｏｂｌｅｍｓ［Ｊ］．Ｅｕｒｏｐｅａｎ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＯｐｅｒａｔｉｏｎａｌＲｅｓｅａｒｃｈ，２００８，１８５（３）：１１２８１１５４．

［４５］张著洪，黄席樾．一种新的免疫算法及其在多模态函数优化

中的应用［Ｊ］．控制理论与应用，２００４（１）：１７２１．

ＺＨＡＮＧＺＨ，ＨＵＡＮＧＸＹ．Ｎｏｖｅｌｉｍｍｕｅａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｉｔｓａｐ

ｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｍｕｌｔｉｍｏｄａｌｆｕｎｃｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅ

ｏｒｙ＆Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２００４（１）：１７２１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［４６］ＤＥＣＡＳＴＲＯＬＮ，ＶＯＮＺＵＢＥＮＦＪ．Ｔｈｅｃｌｏｎａｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｗｉｔｈｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＧｅｎｅｔ

ｉｃａｎｄＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．ＳａｎＦｒａｎｓｉｓｃｏ：

ＭｏｒｇａｎＫａｕｆｍａｎＰｕｂｌｉｓｈｅｒＩｎｃ．，２０００：３６３７．

［４７］ＤＥＢＫ．Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄ ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ

［Ｍ］∥ＢＡＮＳＡＬＪＣ，ＳＩＮＧＨＰＫ，ＰＡＬＮＲ．Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙａｎｄ

ｓｗａｒｍｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ．Ｂｅｒｌｉｎ：Ｓｐｒｉｎｇｅｒ，２０１９：８５１１８．

［４８］ＳＡＤＯＬＬＡＨＡ，ＥＳＫＡＮＤＡＲＨ，ＫＩＭ ＪＨ．Ｗａｔｅｒｃｙｃｌｅａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍｆｏｒｓｏｌｖｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂ

ｌｅｍｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＳｏｆｔＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１５，２７：２７９２９８．

　作者简介：

　张仁崇　男，硕士，助教。主要研究方向：智能优化算法。

张著洪　男，教授，博士，博士生导师。主要研究方向：控制理

论与计算智能。
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Ｉｍｍｕｎｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅ
ｐｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｐｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ

ＺＨＡＮＧＲｅｎｃｈｏｎｇ１，ＺＨＡＮＧＺｈｕｈｏｎｇ２，

（１．ＣｏｍｐｕｔｅｒａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＧｕｉｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｏｍｍｅｒｃｅ，Ｇｕｉｙａｎｇ５５００１４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＢｉｇＤａｔａａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＧｕｉｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｇｕｉｙａｎｇ５５００２５，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｉｓｐａｐｅｒｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｓａＭｕｌｔｉＯｂｊｅｃｔｉｖｅＩｍｍｕｎｅＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＡｌｇｏｒｉｔｈｍ（ＭＯＩＯＡ）ｂａｓｅｄｏｎ
ｄａｎｇｅｒｔｈｅｏｒｙｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒＭｕｌｔｉＯｂｊｅｃｔｉｖｅＰｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ
（ＭＯＰＣＰ）ｗｉｔｈｕｎｋｎｏｗｎｎｏｉｓｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ．Ｉｎｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｄａｐｔｉｖｅｓａｍｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓａｒｅ
ｕｓｅｄｔｏｅｓｔｉｍａｔｅｅａｃｈｃｈａｎｃｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ’ｓｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｏｂｊｅｃｔｉｖｅｖａｌｕｅｓ，ｗｈｉｌｅｅａｃｈｅｖｏｌｖｉｎｇｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｉｓ
ｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｉｎｆｅｃｔｅｄ，ｓｕｓｃｅｐｔｉｂｌｅａｎｄｕｎｉｎｆｅｃｔｅｄｓｕｂｐｏｐｕｌａｔｉｏｎｓｉｎｔｅｒｍｓｏｆｏｎｅｓｐｅｃｉｆｉｃｉｍｍｕｎｅｒｅｓｐｏｎｓｅ
ｍｅｃｈａｎｉｓｍｃｏｎｔａｉｎｅｄｂｙｄａｎｇｅｒｔｈｅｏｒｙ．Ｔｈｅｃａｐａｂｉｌｉｔｙｏｆｇｌｏｂａｌａｎｄｌｏｃａｌｓｅａｒｃｈｃａｎｂｅｅｎｈａｎｃｅｄ，ｒｅｌｙｉｎｇｕｐ
ｏｎｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｉｎａｒｙｃｒｏｓｓｏｖｅｒ，ａｄａｐｔｉｖｅｍｕｔａｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｍｕｔａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘ
ｐｅｒｉｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｈａｓｓｏｍｅａｄｖａｎｔａｇｅｓ
ｏｖｅｒｓｅｖｅｎｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｍｅｔｈｏｄｓｗｉｔｈｒｅｇａｒｄｔｏｓｏｌｕｔｉｏｎｑｕａｌｉｔｙ．Ｉｔｈａｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｐｏｔｅｎｔｉａｌｔｏｃｏｍｐｌｅｘｅｎｇｉ
ｎｅｅｒｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＭｕｌｔｉＯｂｊｅｃｔｉｖｅＰｒｏｂａｂｉｌｉｓｔｉｃＣｏｎｓｔｒａｉｎｅｄＰｒｏｇｒａｍｍｉｎｇ（ＭＯＰＣＰ）；ｉｍｍｕｎｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；
ｄａｎｇｅｒｔｈｅｏｒｙ；ａｄａｐｔｉｖｅｓａｍｐｌｉｎｇ；ｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０７０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０１６１０：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１５．１７３９．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５６３００９）；ＹｏｕｔｈＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＴａｌｅｎｔＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔｏｆ

ＥｄｕｃａｔｉｏｎＤｅｐａｒｔｍｅｎｔｉｎＧｕｉｚｈｏｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＱＪＨＫＹＺｉ［２０１８］Ｎｏ．２７６）；ＧｕｉｚｈｏｕＢｉｇＤａｔａＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＲｅ
ｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒｉｎＧｕｉｚｈｏｕＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＱＪＨＫＹＺｉ［２０１７］Ｎｏ．０２２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈｚｈａｎｇ＠ｇｚｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０５１２；录用日期：２０１９１２０６；网络出版时间：２０１９１２０９１７：４１
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１２０９．１４２５．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：中国科学院前沿科学重点研究计划 （ＱＹＺＤＹＳＳＷＪＳＣ０１４）
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基于背景和变化稀疏性的瞬变源图像重建算法

杨宜１，２，邓丽１，，段然１，杨震１

（１．中国科学院国家空间科学中心 复杂航天系统电子信息技术重点实验室，北京 １００１９０；

２．中国科学院大学，北京 １０００４９）

　　摘　　　要：针对射电干涉测量通过结合长时间观测的多组可见度数据对静态源进行高
空间分辨率成像，但无法得到时变信息的问题，提出了一种基于背景和目标变化的直和空间上

稀疏性的稀疏基线综合孔径动态场景图像重建算法。将起始时刻的亮温和相邻时刻的亮温变

化作为待求解矢量，不同时刻的亮温表示为它们的和，构造测量方程，并利用起始时刻亮温和

相邻时刻亮温的稀疏性进行求解，重建出不同时刻的瞬变源图像。仿真实验结果表明，对于小

区域背景下的瞬变源，所提算法与已有方法相当，对于大区域背景下的瞬变源，所提算法优于

已有方法。

关　键　词：瞬变源；稀疏重建；射电天文；综合孔径成像；干涉测量
中图分类号：Ｖ１９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９１５１０

　　从缓慢的行星发射，周期性的脉冲星发射，旋
转射电暂态源发射，到快速射电暴（ＦａｓｔＲａｄｉｏ
Ｂｕｒｓｔ，ＦＲＢ），瞬变源的搜索和观测是射电天文的
一个活跃研究领域

［１］
。作为射电天文领域的重

要观测工具，综合孔径射电望远镜阵列被大量用

于瞬变源的搜索和观测项目。ＶＬＡ（ＶｅｒｙＬａｒｇｅ
Ａｒｒａｙ）的 ＶＬＡＳＳ（ＶＬＡＳｋｙＳｕｒｖｅｙ）项目的科学目
标之一是识别和精确定位暂态源；ＬＯＦＡＲ（Ｌｏｗ
ＦｒｅｑｕｅｎｃｙＡｒｒａｙ）的主科学项目之一是暂态源的
巡天和观测

［２］
，包括进行脉冲星发现的 ＮｅｎｕＦＡＲ

项目
［３］
和用于单 ＬＯＦＡＲ站短时间尺度暂态源检

测的 ＡＲＴＥＭＩＳ项目；建设中的 ＳＫＡ（ＳｑｕａｒｅＫｉｌｏ
ｍｅｔｒｅＡｒｒａｙ）将具备前所未有的灵敏度以在巡天
过程中发现暂态源并对新发现的暂态源进行后续

观测。

现有的大部分暂态源检测方法都是从像素域

中连续帧之间的变化来检测瞬变源，而像素域检

测方法需要先得到重建图像。基于目标源在被观

测时间段内是静态的假设，传统综合孔径成像方

法借助地球自转累积变化的基线获得足够的采样

覆盖，来进行亮温图像重建
［４］
。但对于存在瞬变

源的场景，该假设不再成立。例如，银心超大黑洞

ＳｇｒＡ最内层轨道变化周期在分钟量级［５］
，传统

方法重建出来的图像中源的变化过程被模糊，丢

失了时变信息。另外，单独对每帧可见度数据进

行重建，虽然保持了时域上变化信息的独立性，但

每帧包含的可见度函数覆盖有限，由此得到的重

建图像中存在混叠。

对于从可见度函数采样数据中重构出一段时

间的变化亮温图像问题，已有文献提出了解决思

路，主要包括逐帧重建方法、时域差分约束重建方

法和稀疏重建方法等。逐帧重建方法将各帧图像

分开重建，或在减去时间上的平均值后再逐帧重

建
［６］
，或假设变化源是时域光滑的，将时域变化

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005008&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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展开为泰勒多项式
［７］
或傅里叶多项式

［８］
。这些

方法可解决瞬变源变化缓慢的重建问题。但很多

情况下，图像的大部分区域不变，只有几个局部区

域变化较大。这种情况下，对瞬变源进行光滑近

似的方法存在２个问题：①重建结果不能很好地
表示变化较大的瞬变源；②不变的静态区域在重
建图中出现了缓慢的变化。时域差分约束重建方

法通过对每帧图像和前后帧差分分别添加 １和

２约束，进行变化源的重建
［９］
。但该方法中时间

上的前后帧之间并未关联起来，且没有考虑前后

帧差分本身的稀疏性，并不适用于变基线情况下

的瞬变源重建。Ｗｅｎｇｅｒ等［１０］
提出的组稀疏暂态

源成像算法属于稀疏重建方法，通过使用单个像

素的时域信号满足组稀疏性约束在压缩感知框架

下通过 １，∞范数正则优化重建图像。由于组稀疏
性的限制，该算法只能处理背景和瞬变源均在像

素域稀疏的场景。

因此，本文提出了一种基于背景和目标变化

的直和空间上稀疏性的稀疏基线综合孔径动态场

景图像重建算法，解决不同变化和背景下瞬变源

的综合孔径图像重建问题。

１　干涉成像原理

综合孔径射电干涉测量本质上是通过对空间

中不同点收到的信号进行互相关，测出信号源空

间分布的傅里叶分量，使用综合孔径成像算法，通

过对干涉处理得到的可视度函数的逆傅里叶变换

反演出信号的空间分布，得到亮温分布图。

如图１所示，测量傅里叶分量的基本单元是
二元干涉仪。二元干涉仪的功能是将２个天线接

图 １　二元干涉仪原理图

Ｆｉｇ．１　Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｄｉａｇｒａｍｏｆｂｉｎａｒｙｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ

收到的信号在保持其原始相位的情况下进行复相

乘，不同基线长度的二元干涉仪便可测量出空间

频域不同采样点的幅度值。布置多个天线，每

２条天线的输出信号都互相干涉，得到多条干涉
基线测量的空间频率信息集合，称为可见度函数，

其表达式为

Ｖ（ｕ，ｖ）＝ｄξｄη Ｉ（ξ，η）
１－ξ２－η槡

２
ｅ－２π（ｕξ＋ｖη） （１）

式中：Ｖ为可见度函数；ｕ和 ｖ分别为两天线单元
以波长为单位的距离向量的 ２个分量；ξ和 η分
别为观测方向余弦；Ｉ（ξ，η）为辐射亮温分布。

通过对可见度函数进行完整测量后，作逆傅

里叶变换便可得到亮温图像。干涉测量得到的是

空间频率域内的一系列离散点，根据傅里叶变换

原理，采样点的最大间距决定了观测图像的分辨

率，采样点的最小间距决定了观测的无混叠视场。

实际应用中，经常出现天线阵列对可见度函

数采样覆盖不完全的情况，造成反演图像中出现

混叠伪像。稀疏理论证明，一个非带限信号只要

在某组稀疏基下具有稀疏性，即在该稀疏基下信

号的大多数系数为零，就可由另一组稀疏基下的

少量测量精确重构出来。对欠采样下综合孔径干

涉测量过程进行建模，设 ｘ为视场内辐射亮温分
布 Ｉ的矢量形式，ｖ为可见度函数 Ｖ的矢量形式，
Ｍ为部分傅里叶变换矩阵，即 ｘ为原始信号，ｖ为
观测矢量，Ｍ为观测矩阵，则测量方程可写为
ｖ＝Ｍｘ （２）

若存在一组稀疏基 Ｂ满足：
ｓ＝ＢＴｘ （３）

测量方程等价为

ｖ＝ＭＢｓ （４）
使得ｘ在Ｂ下的系数ｓ具有稀疏性，通过寻找

满足式（４）的最稀疏矢量 ｓ，可将 ｘ重构出［１１１３］
。

２　背景和变化的稀疏性

本节构造了一个描述瞬变源静态背景和变化

直和空间上的稀疏域变换表示。考虑到典型的包

含瞬变的射电图像中大多数像素很少或没有时域

变化，可变像素是稀疏的。可将 Ｎ帧图像序列表
示为首帧和 Ｎ－１个连续帧间差分：
ｘ１ ＝ｘ１
ｘ２ ＝ｘ１＋ｄ１
ｘ３ ＝ｘ１＋ｄ１＋ｄ２


ｘＮ ＝ｘ１＋ｄ１＋ｄ２＋… ＋ｄＮ－













１

（５）

６１９
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式中：ｘｉ为第 ｉ帧图像；ｄｉ为第 ｉ＋１帧与第 ｉ帧之
间的差分。

式（５）可写为
ｘ１
ｘ２


ｘＮ－１
ｘ

















Ｎ

＝

１ ０ … ０ ０
１ １ … ０ ０
   

１ １ … １ ０
１ １ …















１ １

ｘ１
ｄ１


ｄＮ－２
ｄＮ－

















１

（６）

根据上述分析，首帧图像与帧间差分图像分

别在小波域和像素域不同域上稀疏。图２显示了
大小为３２×３２、背景强度为０．１，包含变化点目标
的两帧图所分别对应的像素基系数和小波基系数

分布。首帧图像包含静态背景，像素域零值系数

频次为０，而小波域零值系数频次很大。帧间差
分图像由瞬变源构成，这些瞬变源通常是点源，其

像素域零值系数高于小波域。与之对应，表 １列

出了非零元素的频次即 ０范数。首帧图像小波

基系数 ０范数 ＢＴ１ｘ１ ０为 ３３８，远小于像素基系
数 ０范数 １０２４，说明首帧图像在小波域下更稀

疏。帧间差分图像像素基系数 ０范数 ＢＴ２ｄｉ ０为
３０，远小于小波基系数０范数２０８，说明帧间差分
图像在像素域下更稀疏。其中，Ｂ１表示小波基变
换矩阵，Ｂ２表示像素基变换矩阵。

除首帧可见度函数只包含首帧图像亮温信息

外，其他帧可见度函数同时包含首帧和帧间差分

的亮温信息。这使得各帧可见度函数的测量方程

不独立，无法表示为首帧和帧间差分的单独方程。

首帧和帧间差分耦合在多帧测量方程中可写为直

和的形式。首帧和帧间差分分别在小波域和像素

域上稀疏，则直和空间上的 ０范数如下：

（ＢＴ１" Ｂ
Ｔ
２" … "

ＢＴＮ－１）
　　（ｘ１" ｄ１" … "

ｄＮ－１） ０ （７）

图 ２　首帧图像和帧间差分图像的像素基系数、小波基系数的分布

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｆｒａｍｅａｎｄｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｎｐｉｘｅｌａｎｄｗａｖｅｌｅｔｄｏｍａｉｎｓ

７１９



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 ２０２０年　

表 １　首帧图像和帧间差分图像的像素基系数、

小波基系数的 ０范数

Ｔａｂｌｅ１　０ｎｏｒｍｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｆｒａｍｅａｎｄ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｉｎｐｉｘｅｌａｎｄｗａｖｅｌｅｔｄｏｍａｉｎｓ

图像 像素基系数 ０范数 小波基系数 ０范数

首帧图像 １０２４ ３３８

第２帧图像与首帧
图像差分图像

３０ ２０８

３　动态场景图像重建算法

设 Ｎ帧观测数据对应的可见度函数采样矩
阵分别为 Ｓ１，Ｓ２，…，ＳＮ，傅里叶变换矩阵为 Ｆ，可
见度数据分别为 ｖ１，ｖ２，…，ｖＮ，则观测方程可写为
Ｓ１Ｆｘ１ ＝ｖ１
Ｓ２Ｆｘ２ ＝ｖ２


ＳＮＦｘＮ ＝ｖ










Ｎ

（８）

将式（８）中的直和运算表示为矩阵和矢量运
算，即

ｖ１
ｖ２


ｖＮ－１
ｖ















Ｎ

＝

Ｓ１Ｆ ０ … ０ ０
０ Ｓ２Ｆ … ０ ０
   

０ ０ … ＳＮ－１Ｆ ０
０ ０ … ０ ＳＮ















Ｆ

ｘ１
ｘ１


ｘＮ－１
ｘ















Ｎ

（９）
把式（６）代入式（９），并写成如下矩阵形式：

ｖ１
ｖ２


ｖＮ－１
ｖ















Ｎ

＝

Ｓ１Ｆ ０ … ０ ０
０ Ｓ２Ｆ … ０ ０
   

０ ０ … ＳＮ－１Ｆ ０
０ ０ … ０ ＳＮ















Ｆ

·

　　

１ ０ … ０ ０
１ １ … ０ ０
   

１ １ … １ ０
１ １ …













１ １

ｘ１
ｄ１


ｄＮ－２
ｄＮ－















１

（１０）

观测矩阵 Ｍ为

Ｍ ＝

Ｓ１Ｆ ０ … ０ ０

０ Ｓ２Ｆ … ０ ０

   

０ ０ … ＳＮ－１Ｆ ０

０ ０ … ０ ＳＮ

















Ｆ

·

　　

１ ０ … ０ ０
１ １ … ０ ０
   

１ １ … １ ０
１ １ …















１ １

（１１）

写成直和形式为

ｖ１"ｖ２"…"

ｖＮ ＝Ｍ（ｘ１"ｄ１"…"

ｄＮ－１）
（１２）

图像重建过程即通过观测方程（１２）求解直
和矢量 ｘ１" ｄ１"…"

ｄＮ－１的过程。空间频率域
采样不足时，ｖ１" ｖ２"…"

ｖＮ欠采样，Ｍ为非满
秩矩阵，式（１２）为病态方程，ｘ１" ｄ１"…"

ｄＮ－１
的解不唯一。常用求解方法是正则化，通过将病

态方程转换为最小平方优化问题，并增加约束条

件，得到欠定方程的唯一解。本文引入合理性度

量函数 ｆ（ｓ）为约束条件，将 ｘ求解过程表达为目
标函数的最小化：

ａｒｇｍｉｎ
ｓ

１
２ ｖ１" ｖ２" … "

ｖＮ －ＭＢｓ
２
２＋λｆ（ｓ）

（１３）
式中：第１项为数据项，保证由解 ｓ测量得到的可
见度函数与实际测量结果 ｖ１" ｖ２"…"

ｖＮ一
致；第 ２项为正则约束项，保证重构图像的合理
性；λ为权重系数，平衡测量数据的真实性和图像
的合理性。

ｆ（ｓ）定义为 ｓ的 １范数：

ｆ（ｓ）＝ ｓ１ ＝∑
ｉ
ｓｉ （１４）

ｆ（ｓ）越小，则 ｘ１" ｄ１"…"

ｄＮ－１在基 Ｂ下
的系数 ｓ越稀疏，图像越合理。

式（１３）的求解可转换为迭代求解如下优化
问题 ｓｋ，ｋ＝０，１，…

［１４］
。

ｓｋ＋１ ＝ａｒｇｍｉｎ
ｚ

ｚ－ｕｋ
２
２＋
λ
αｋ
ｆ（ｚ） （１５）

式中：ｚ和 αｋ分别为迭代过程中的中间变量和权
重更新比例；ｕｋ表示如下：

ｕｋ ＝ｓｋ－
１
αｋ

Δｖ１" ｖ２" … "

ｖＮ －ＭＢｓｋ
２
２

（１６）
给定稀疏基 Ｂ１和 Ｂ２，Ｂ１将首帧 ｘ１转换为

稀疏矢量，Ｂ２将帧间差分 ｄ２转换为稀疏矢量。
例如，最小化小波基非零系数个数要求临近像素

具有相近强度，适用于扩展源，最小化像素基非零

稀疏个数要求最小化非零像素个数，适用于紧

致源
［１５］
。

重建算法流程如下：

ｓ＝ＢＴＭＴｖ１ｖ２…ｖＮ（初始化稀疏域系数）
α＝１（初始化步长）
ｒｅｐｅａｔ
　ｒ＝ｖ１ｖ２…ｖＮ－ＭＢｓ（更新剩余可见度函
数）

　λ＝ ＢＴＭＴｒ∞（更新正则项系数）

８１９
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　第 ５期 杨宜，等：基于背景和变化稀疏性的瞬变源图像重建算法

　ｒｅｐｅａｔ（最小化式（１４））

　　ｅ＝１
２
ｒ２
２＋λｆ（ｓ）（更新目标函数值）

　　 ｓ′＝ａｒｇｍｉｎ
ｓ^

１
２
ｓ＋ＢＭ

Ｔｒ
α
－^ｓ

２

２
＋λ
α
ｆ（^ｓ）（估

计稀疏域系数）

　　ｒ＝ｖ１ｖ２…ｖＮ－ＭＢ（ｓ′－ｓ）（更新剩余
可见度函数）

　　α＝
ＭＢＴ（ｓ′－ｓ） ２

２

ｓ′－ｓ２
２

（更新步长）

　　ｓ＝ｓ′（更新稀疏域系数）
　ｕｎｔｉｌｅ≤ε
ｕｎｔｉｌ ｒ２≤δ

合理性度量项的权重系数 λ＝

Δｒ２( )２ ∞
＝

ＢＨＭＨｖ１" ｖ２"…"

ｖＮ－Ｂ
ＨＭＨＭＢｓ∞ 为剩余

量 ｒ平方和对 ｓ导数分量中的最大值，上标 Ｈ表

示共轭转置，α＝
ＭＢＴ（ｓ′－ｓ） ２

２

ｓ′－ｓ２
２

为 ＭＢ的投影距

离比平方，随 ｓ的变化改变权重系数 λ／α。下文
把该算法称为 ｄｉｆｆ１算法。

４　实验和结果分析

本节通过仿真实验验证了３种不同场景下算
法的有效性，对比不同方法的重构准确性。通过

相对 均 方 根 误 差 （ＲｏｏｔＭｅａｎ ＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，
ＲＭＳＥ）定量评估重建图像的质量，并通过多次随
机实验的统计结果来验证本文算法的性能。对比

方法中，静态重建方法从全部帧可见度数据中恢

复一幅图像，１方法分别在每帧可见度数据上采
用 １范数正则优化得到该帧的重建图像，２方法
在 １方法的基础上增加了 ２正则项来保持时域
光滑性，１，∞方法在全部帧可见度数据上采用
１，∞范数正则优化重建出各帧图像。

实验１仿真在小区域背景下瞬变源，见图 ３
中第 ２列。通过在变化的随机分布基线上，仿真
连续１６帧不同的 ３２像素 ×３２像素的综合孔径
图像，获得每帧 ６６个可见度数据（见图 ３中第 １
列）。使用５种不同方法重构得到的图像分别对
这些可见度数据进行重建，重建图像见图 ３中第
３～７列。所有方法均选像素基为稀疏基，λ＝
０．１，迭代１００００次。静态重建方法从全部可见度
函数恢复一张图片忽略了不同时刻可见度函数中

的时变信息，所以可恢复小区域背景，但丢失了点

源的运动信息。１方法由于使用的单帧可见度
数据不足以恢复图像，导致重图中出现一些伪像。

图 ３　不同方法对小区域背景下瞬变源的重建结果

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅｏｎａ

ｓｍａｌｌｒｅｇｉｏｎｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

２方法虽然可重建出光滑的时域变化，但正则项
中只约束了时域变化的光滑性而没有约束其稀疏

性，使得重建图像中静态背景部分也出现了变化。

ｄｉｆｆ１算法的重建图像质量最高。
实验１中不同方法的相对均方根误差随迭代

９１９
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次数的变化曲线如图 ４所示。可以看到，随着迭
代的进行，所有方法的相对均方根误差都收敛到

一个较低的值，但ｄｉｆｆ１算法具有最小的收敛值，
其他方法中静态重建方法具有更小的收敛值。由

于 １方法和 ２方法只使用单帧可见度函数采
样，而静态重建方法和 ｄｉｆｆ１算法使用多帧的可
见度函数采样，包含了更多信息，重构结果具有更

小的相对均方根误差。ｄｉｆｆ１算法除了使用多帧
采样数据外，还建立了帧间亮温变化和可见度函

数之间的直接测量方程，并对变化添加了稀疏约

束，同时利用了多帧可见度函数的信息和差分的

稀疏性，所以其具有最低的相对均方根误差。

在实验１中将瞬变源强度设为随时间变化，
通过在每个时刻选择一个 ０～１之间的随机值进
行仿真，得到不同方法的相对均方根误差随迭代

次数的变化曲线，如图 ５所示。与图 ４对比可以
看到，瞬变源运动的同时强度变化，对ｄｉｆｆ１算法
的重建效果影响不是很大。

实验２使用与实验１相同的观测基线，综合孔
径图中包含静态、线性光滑变化、不规则变化 ３种
源。图像具有暗背景，所有瞬变源随机分布在不同

位置，其中３０个静态源强度为１，１５个线性光滑变
化源强度从 １变化到 １６，１５个不规则变化源强度
在０～２之间随机变化。不同方法的重建结果如
图６所示。不同方法使用与实验 １相同的参数。
静态重建方法重建图中瞬变源的变化信息由于平

均而丢失，１方法由于基线覆盖不足，重建图像中
丢失了大部分瞬变源。２方法重建图像中只恢复
了均匀瞬变源，静态和不规则瞬变源完全丢失。

图 ４　小区域背景下，迭代次数增加时不同方法对瞬变源

重建结果相对均方根误差的变化

Ｆｉｇ．４　ＲＭＳＥｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅｏｎ

ａｓｍａｌｌｒｅｇｉｏｎｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

ａｓｎｕｍｂｅｒｏｆｉｔｅｒａｔｉｏｎｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ

图 ５　小区域背景下，迭代次数增加时不同方法对运动

且强度变化的瞬变源重建结果相对均方根误差的变化

Ｆｉｇ．５　ＲＭＳＥｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅ

ｗｈｉｃｈｉｓｍｏｖｉｎｇａｎｄｖａｒｙｉｎｇｉｎｉｎｔｅｎｓｉｔｙｏｎａｓｍａｌｌｒｅｇｉｏｎｏｆ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓａｓｎｕｍｂｅｒｏｆ

ｉｔｅｒａｔｉｏｎｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ

ｄｉｆｆ１算法的重建图像几乎无法与原图没有差异。
对不同的每帧可见度函数采样数，重复２０次

实验２，使用相对均方根误差的中位数作为重建
质量的评价指标，对比了不同方法在不同每帧可

见度函数采样数下的重建性能。如图 ７所示，随
着每帧可见度函数采样数的增加，不同方法重建

结果的相对均方根误差先增大，然后逐渐减小并

收敛。静态重建方法下降速度最快，但每帧可见

度函数采样数达到 ６５后重建质量最差，超过 ２０
后，每帧可见度函数采样数的增加对图像重建质

量提升效果不大。１方法的重建质量随着每帧
可见度函数采样数的增加持续下降，这是因为 １
只使用了单帧可见度数据，每帧可见度函数采样

数越多重建效果越好。２方法介于静态重建方
法和 １方法之间，在每帧可见度函数采样数较少
时相对均方根误差下降较快，并在每帧可见度函

数采样数继续增大时持续下降，这是因为 ２方法
包含时域上的依赖，可重建出部分变化信息，且随

着每帧可见度函数采样数的增加，重建的变化信

息更准确。随着每帧可见度函数采样数的增加，

１，∞方法的下降趋势与 ２方法相似，但 １，∞方法
具有更小的相对均方根误差，这是因为 １，∞方法
中的组稀疏约束比 ２方法的时域光滑约束能更
准确地描述变化信息。ｄｉｆｆ１算法具有最小的相
对均方根误差，这是因为 ｄｉｆｆ１算法显式要求瞬
变源的时变分分布具有稀疏性，更符合瞬变源的

变化特征。

实验３的实验条件与实验２基本相同，唯一

０２９
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图 ６　不同方法对暗背景下瞬变源的重建结果

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅ

ｗｉｔｈｄａｒｋｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

的变化是图像加上了强度为０．１的静态背景。由
于像素域不再稀疏，不同方法使用小波基作为稀

疏基。不同方法的重建结果如图８所示。可以看
到，除了ｄｉｆｆ１算法可准确重建出目标信息，其他
方法重建图像均失真严重。这是因为图像中背景

图 ７　暗背景下，每帧可见度函数采样数增加时不同方法

对瞬变源重建结果相对均方根误差的变化

Ｆｉｇ．７　ＲＭＳＥｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅ

ｗｉｔｈｄａｒｋｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓａｓｎｕｍｂｅｒｏｆ

ｓａｍｐｌｉｎｇｏｆｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ

虽是小波域稀疏的，但其中的瞬变源却是像素域

稀疏的，ｄｉｆｆ１算法通过在首帧和差分上分别使
用小波基和像素基作为稀疏基，能准确地描述这

种特征，从而得到无失真的重建图像。１方法使
用的数据不足，导致其重建图中静态背景失真和

瞬变源缺失。２方法对变化约束不强，导致重建
图像中背景也出现了变化。小波基下，１，∞方法
的稀疏约束不能准确描述瞬变源变化，重建图像

中出现部分瞬变源周围像素强度增加的情况，另

一方面组稀疏约束导致重建图像中静态背景部分

区域缺失。

对实验３进行与实验 ２相同的重复实验，得
到不同方法在不同每帧可见度函数采样数下的重

建性能。从图 ９中可以看到，所有方法重建结果
的相对均方根误差都随着每帧可见度函数采样数

的增加而减少。１方法相对均方根误差最大，主
要原因是单帧可见度数据不足够。静态重建方

法、２方法和 １，∞方法在大于每帧 ６０个可见度
函数采样后相对均方根误差接近，在小于６０的范
围内静态重建方法下降最快。ｄｉｆｆ１算法具有最
小的相对均方根误差。

在与实验 ２相同的场景下，每帧取固定的
６０个ＵＶ采样，在强度变化率分别为 ０，０．５，…，５
情况下进行重复实验，得到 ｄｉｆｆ１算法在不同强
度变化率下的误差曲线。从图 １０中可以看到，
ｄｉｆｆ１算法重建结果的相对均方根误差都随着强
度变化率的增大而增加。

在与实验 ２相同的场景下，每帧取固定的
６０个ＵＶ采样，在信噪比（ＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｅ，
ＳＮＲ）分别为１，２，…，１１ｄＢ情况下进行重复实

１２９
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图 ８　不同方法对大区域背景下瞬变源的重建结果

Ｆｉｇ．８　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅｏｎａ

ｂｉｇｒｅｇｉｏｎｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

验，得到 ｄｉｆｆ１算法在不同信噪比下的相对均方
根误差曲线。从图１１中可以看到，ｄｉｆｆ１算法重
建结果的相对均方根误差都随着信噪比的增大而

减小。

图１２给出了射电望远镜 ＶＬＡ实测数据上不

图 ９　大区域背景下，每帧可见度函数采样数增加时不同

方法对瞬变源重建结果相对均方根误差的变化

Ｆｉｇ．９　ＲＭＳＥｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅｏｎａ

ｂｉｇｒｅｇｉｏｎｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓａｓｎｕｍｂｅｒｏｆ

ｓａｍｐｌｉｎｇｏｆｖｉｓｉｂｉｌｉｔｙｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ

图 １０　大区域背景下，强度变化率增加时 ｄｉｆｆ１
算法对瞬变源重建结果相对均方根误差的变化

Ｆｉｇ．１０　ＲＭＳＥｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅｏｎａ

ｂｉｇｒｅｇｉｏｎｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆ１ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｓｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

ｖａｒｙｉｎｇｒａｔｅｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ

同方法对瞬变源的成像结果。使用已定标过的可

见度数据
［１６］
，场景中第 ６帧存在一个 ＦＲＢ，图像

像素大小为１２８像素 ×１２８像素，单帧 ＵＶ覆盖率
约７．６７％。原数据 ＵＶ覆盖固定不随时间变化，
各帧具有相同的 ＵＶ覆盖，通过把该覆盖率为

２３％的 ＵＶ覆盖均匀随机划分为 １０个部分，得到
每帧覆盖率约２．３％的变化 ＵＶ覆盖序列，并取对
应的可见度数据序列，从而获得了基线变化的实

测数据序列。使用不同方法分别对这些可见度数

据进行重建，所有方法均选像素基为稀疏基，λ＝
０．１，迭代１００００次。图１２中第 １列为 ＵＶ覆盖，
第２列为使用未划分前的完整 ＵＶ测量所得到的
重建图像，可以作为参考图像。第３～７列分别为

２２９
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　第 ５期 杨宜，等：基于背景和变化稀疏性的瞬变源图像重建算法

图 １１　大区域背景下，信噪比增加时 ｄｉｆｆ１
算法对瞬变源重建结果相对均方根误差的变化

Ｆｉｇ．１１　ＲＭＳＥｏｆｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｎｓｉｅｎｔ

ｓｏｕｒｃｅｏｎａｂｉｇｒｅｇｉｏｎｏｆｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｂｙｄｉｆｆ１
ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｓＳＮＲｉｎｃｒｅａｓｉｎｇ

图 １２　不同方法对 ＶＬＡ的 ＦＲＢ测量数据的重建结果

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａｏｆ

ＦＲＢｏｎＶＬＡｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅｔｈｏｄｓ

静态重建方法、１方法、２方法、１，∞方法和 ｄｉｆｆ

１算法的重建结果。可以看到，静态重建方法从
全部可见度函数恢复一张图片忽略了不同时刻可

见度函数中的时变信息，完全丢失了瞬变源的信

息。１方法、２方法、１，∞方法的重建图像中虽

然得到了瞬变源但强度偏低，ｄｉｆｆ１算法的重建
图像质量最高。

５　结　论

针对时变稀疏基线下瞬变源重建图像中目标

模糊和动态信息丢失问题，本文提出了一种基于

背景和目标变化的直和空间上稀疏性的ｄｉｆｆ１算
法，用于稀疏基线综合孔径瞬变源图像重建。实

验结果表明，对于稀疏基线下的观测数据：

１）ｄｉｆｆ１算法可得到准确的重建图像和动
态信息。

２）对于小区域背景下的运动和瞬变源，ｄｉｆｆ
１算法与已有方法效果相当。

３）对于大区域背景下的运动和瞬变源，ｄｉｆｆ
１算法优于已有方法。
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ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｉｎｉｔｉａｌｍｏｍｅｎｔａｎｄｔｈｅｂｒｉｇｈｔｎｅｓｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆａｄｊａｃｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓａｒｅｔａｋｅｎａｓｔｈｅ
ｖｅｃｔｏｒｏｆｓｏｌｕｔｉｏｎｔｏｓｅｅｋ，ａｎｄｔｈｅｂｒｉｇｈｔｎｅｓｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓａｒｅｔｈｅｓｕｍｓｏｆｔｈｅｍ，ｗｈｉｃｈ
ｌｅａｄｓｔｏｔｈｅｍｅａｓｕｒｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｂｒｉｇｈｔｎｅｓｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｉｎｉｔｉａｌｍｏｍｅｎｔａｎｄｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ．Ｔｒａｎｓｉｅｎｔ
ｓｏｕｒｃｅｉｍａｇｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓａｒｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅｓｐａｒｓｉｔｙｏｆｂｒｉｇｈｔｎｅｓｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｉｎｉｔｉａｌ
ｍｏｍｅｎｔａｎｄｂｒｉｇｈｔｎｅｓｓｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｆａｄｊａｃｅｎｔｍｏｍｅｎｔｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｍａｔｃｈｅｓｔｈｅｂｅｓｔｏｎｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅｉｎａｌｏｃａｌｂａｃｋｇｒｏｕｎｄａｎｄｏｕｔｐｅｒｆｏｒｍｓｔｈｅｅｘｉｓｔ
ｉｎｇｍｅｔｈｏｄｓｏｎｖａｒｙｉｎｇｓｏｕｒｃｅｉｎａｇｌｏｂａｌｂａｃｋｇｒｏｕｎｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｒａｎｓｉｅｎｔｓｏｕｒｃｅ；ｓｐａｒｓｅｒｅｃｏｖｅｒｙ；ｒａｄｉｏａｓｔｒｏｎｏｍｙ；ｓｙｎｔｈｅｔｉｃａｐｅｒｔｕｒｅｉｍａｇｉｎｇ；ｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｅｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０５１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１２０６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１２０９１７：４１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１２０９．１４２５．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＫｅｙＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＦｒｏｎｔｉｅｒＳｃｉｅｎｃｅｓ，ＣＡＳ（ＱＹＺＤＹＳＳＷＪＳＣ０１４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｅｎｇｌｉ＠ｎｓｓｃ．ａｃ．ｃｎ

４２９
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基于散射光强度的碳黑团聚体分形结构和

粒径分布同时反演

张俊友１，２，齐宏１，２，，王一飞１，２，任亚涛１，２，阮立明１，２

（１．哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院，哈尔滨 １５０００１；

２．哈尔滨工业大学 空天热物理工业和信息化部重点实验室，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：利用散射光信号实现碳黑团聚体分形结构和粒径分布参数的同时反演，在
火焰辐射换热模拟和污染物测定方面有着重要应用价值。反演的正问题基于瑞利德拜甘斯
多分散分形团聚体（ＲＤＧＰＦＡ）散射理论，研究了 ２种信号方案，包括多角度散射及多角度散
射准直透射率。反演前，对比２种信号方案的残余适应度值分布发现，散射与透射信号同时
使用有效减弱了反问题的病态性。反演过程基于协方差矩阵自适应的演化策略（ＣＭＡＥＳ）算
法，该算法具有很强的局部搜索能力，为快速且稳定地反演各个目标参数提供了保障。反演结

果表明了 ＣＭＡＥＳ算法较大搜索空间内的可行性和普适性，同时也证明了采用多角度散射准
直透射率的组合信号有效提高了目标参数的反演精度。

关　键　词：光散射；碳黑；团聚体；分形维度；反问题；优化算法
中图分类号：Ｖ４３５＋．１２；ＴＫ１２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９２５０８

　　碳黑是一种由碳氢化合物不完全燃烧产生的
含碳物质，纳米级的碳黑初级颗粒会因布朗运动

碰撞而互相附着，通常会形成具有分形结构的团

聚体，即碳黑团聚体
［１］
。在航空发动机燃烧室

中，碳氢燃料的燃烧也产生碳黑团聚体。高温高

压下，碳黑团聚体不但会磨损机体，而且燃烧室内

的火焰传热以辐射换热为主，碳黑团聚体的辐射

特性会影响燃烧室的辐射换热
［２３］
。因此，碳黑

团聚体的粒径和辐射特性等性质对于航空发动机

燃烧室的寿命和性能有着重要意义。此外，航空

发动机的高空排放也是大气中碳黑团聚体的重要

来源之一。大气中的碳黑颗粒吸收太阳辐射，加

热大气并冷却地表，因此具有碳黑团聚体被认为

是工业时代气候变化的第二重要的人类因素
［４］
。

同时，含有有毒物质的碳黑团聚体对人类健康有

害，可能导致慢性肺部疾病、肺癌、哮喘等疾

病
［５］
。由此可见，碳黑团聚体对于火焰中辐射换

热、气候变化和空气质量都至关重要
［６］
。因此，

碳黑团聚体的性质测量研究吸引了大量海内外学

者的关注。

本文提出了一种利用光学信号间接测量碳黑

团聚体结构特征和光学特性的方法。将光学方法

用于火焰中碳黑团聚体的性质测量研究具有以下

特点：高灵敏度，原位测量，不对样本产生干扰等。

目前，已有学者开展了利用不同光学信号反演得

到火焰中碳黑物理性质的研究工作。其中有代表

性成果包括：１９９２年 Ｓｏｒｅｎｓｅｎ等［７］
提出了一种利

用光的散射消光信号实现原位光学测定碳黑团

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005009&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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簇的基本粒子直径、每簇的基本粒子数和分形维

数的新方法。２００７年 Ｉｙｅｒ等［８］
同样采用散射消

光信号来实现光学参数的重建。２０１１年 Ｌｉｎｋ
等

［９］
使用３个角度的散射光信号确定多分散团聚

体的 参 数 包 括 粒 子 尺 寸 分 布 和 分 形 维 数。

２０１６年Ａｍｉｎ和 Ｒｏｂｅｒｔｓ［１０］使用瑞利德拜甘斯多
分散分形团聚体（ＲＤＧＰＦＡ）散射理论计算 ２个
角度的散射消光信号，分别反演碳黑的多种物理
性质，包括碳黑体积分数、基本粒子直径、团聚体

平均回转半径和基本粒子数量密度。２０１７年
Ｍｏｇｈａｄｄａｍ等［１１］

利用多体 Ｔ矩阵（ＭＳＴＭ）模型
的精度和瑞利德拜甘斯分形团聚体（ＲＧＤＦＡ）
模型的计算速度，实现从散射光的角度分布反演

气溶胶中碳黑团聚体的粒径分布和结构特征。但

是上述研究存在一个共性问题，就是在精确已知

很多物性的前提下进行反演过程，这大大提高了

反演测量准备工作的难度，使反演方法偏离真实

情况。实际上，很多物性是很难提前获得或者精

确测量的，这些已知参数的不确定度会严重影响

反演方法的精度，使得提出的方法具有很大的局限

性，甚至在实际测量中不具备可行性。本文为了克

服这一问题，使用２种不同类型的光学信号，增加
反问题输入信息，实现了在关键物性参数都未知和

测量误差等诸多干扰下，碳黑团聚体形状特征参数

和光学性质参数精确且稳定的同时反演。

１　正 问 题

１．１　分形团聚体
本文研究对象为碳黑颗粒系统。如图 １所

示，单个碳黑团聚体由许多个近似球形的基本粒

子组成，基本粒子间互相吸附，形成链状的分形结

构。如果假设所有基本粒子为球形且具有相同的

粒径，就可以使用分形理论对单个碳黑团聚体的

几何特征进行参数化描述
［１２］
：

图 １　碳黑团聚体分形示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｒａｃｔａｌｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｓｏｏｔａｇｇｒｅｇａｔｅ

Ｎｐ ＝ｋｆ（２Ｒｇ／ｄｐ）
Ｄｆ （１）

式中：Ｎｐ为单个碳黑团聚体中基本粒子总数；ｋｆ为
分形前置因子；Ｒｇ为碳黑团聚体的回转半径；ｄｐ为
碳黑团聚体中基本粒子的直径；Ｄｆ为分形维数。

测量的目标区域内有大量不同的分形碳黑团聚

体。如果以回转半径表征不同碳黑团聚体的尺寸，

回转半径的分布函数近似满足对数正态分布
［１２］
：

ｐ（Ｒｇ）＝
１

Ｒｇ ２槡πｌｎσｇ
ｅ－

ｌｎ（Ｒｇ／μｇ）

槡２ｌｎσ
( )

ｇ

２

（２）

式中：μｇ和 σｇ为分布函数的特征参数，分别为 Ｒｇ
的平均值和标准差。

１．２　ＲＤＧＰＦＡ散射理论
本文需要模拟碳黑团聚体在各个散射角的散

射光强度和准直透射率。在过去的几十年中，已

经发展出多种用于计算分形碳黑团聚体散射光的

理论，其中 Ｔ矩阵法和离散偶极近似法（ＤＤＡ）比
较精确

［１３］
。但由于这些模型的复杂性和计算团

聚散射所需的计算量，常常使用近似模型。最常

见的近似模型是ＲＤＧＰＦＡ散射理论，其适用条件
满足尺寸参数 ｘｐ＝πｄｐ／λ＜０．３并且 ｍ－１ ＜１，
λ为入射激光波长，ｍ＝ｎ－ｋｉ为颗粒的复折射
率，ｎ和 ｋ分别为复折射率的实部和虚部。本文
设定 ｄｐ＝５０ｎｍ，λ＝８０６．５ｎｍ，ｍ＝１．５７－０．４６ｉ，
显然同时满足 ＲＤＧＰＦＡ模型的２个适用条件，因
此理论上可以采用 ＲＤＧＰＦＡ近似理论。

ＲＤＧＰＦＡ模型中，基本粒子的微分散射截
面为

［１２］

ｄσｐｓｃａ
ｄΩ

＝ ２π( )λ
４ ｄｐ( )２

６

Ｆ（ｍ） （３）

式中：σｐｓｃａ为基本粒子的散射截面；Ω为立体角；

Ｆ（ｍ）＝ （ｍ２－１）／（ｍ２＋１） ２
为关于复折射率

ｍ的函数。
单个碳黑团聚体的微分散射截面为

［１２］

ｄσａｇｇｓｃａ
ｄΩ

＝Ｎ２ｐ
ｄσｐｓｃａ
ｄΩ
Ｓ（ｑＲｇ） （４）

式中：σａｇｇｓｃａ为碳黑团聚体的散射截面；Ｓ（ｑＲｇ）为结

构因子，参数化的结构因子可以按下式计算
［１２］
：

Ｓ（ｑＲｇ） (＝ １＋∑
Ｍ

ｉ＝１
Ｃｉ（ｑＲｇ）

２ )ｉ
－
Ｄｆ
２Ｍ

（５）

其中：ｑ＝（４π／λ）ｓｉｎ（θ／２）为 ＲＤＧＰＦＡ散射理论
中一个重要的物理量，与散射角 θ和入射激光波长
λ有关；Ｍ＝４；Ｃ１＝２Ｍ／（３Ｄｆ）；Ｃ２＝Ｃ３＝０，Ｃ４＝１。

因此，整个测量体积内所有碳黑团聚体的角

度散射光强度为
［１２］

Ｉｓｃａ（θ）＝αＩｉｎｃｎａｇｇ∫ｐ（Ｒｇ）ｄσ
ａｇｇ
ｓｃａ

ｄΩ
ｄＲｇ （６）

６２９
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式中：α为测量系统的效率，介于 ０与 １之间；
Ｉｉｎｃ为入射光强度；ｎａｇｇ为激光探测体积内的碳黑
团聚体数量密度，即单位体积内碳黑团聚体的

个数。

将式（１）、式（３）和式（４）代入式（６），可以
整理成如下形式：

Ｉｓｃａ（θ）＝ｃ１Ｃ∫２Ｒｇｄ( )
ｐ

２Ｄｆ
Ｓ（ｑＲｇ）ｐ（Ｒｇ）ｄＲｇ （７）

式中：Ｃ为一个与复折射率 ｍ和碳黑团聚体数量
密度 ｎａｇｇ有关的函数，Ｃ＝ｎａｇｇＦ（ｍ）；ｃ１为多个常
数参数的函数，ｃ１＝ｆ（α，Ｉｉｎｃ，ｄｐ，ｋ，ｋｆ）。

此外，单个碳黑团聚体的吸收截面为
［１２］

σａｇｇａｂｓ ＝Ｎｐσ
ｐ
ａｂｓ ＝Ｎｐ４πｋ

ｄｐ( )２
３

Ｅ（ｍ） （８）

式中：σｐａｂｓ为基本粒子吸收截面；σ
ａｇｇ
ａｂｓ为碳黑团聚

体吸收截面；Ｅ（ｍ）为（ｍ２－１）／（ｍ２＋１）的虚部。
光谱准直透射率为

［１２］

γλ ＝ｅｘｐ（－Ｌｎａｇｇ∫ｐ（Ｒｇ）σａｇｇａｂｓｄＲｇ） （９）

式中：Ｌ为激光在测量体积内的行程长度。
将式（１）和式（８）代入式（９），可以整理成如

下形式：

γλ ＝ｅｘｐ －ｃ２Ｃ∫２Ｒｇｄ( )
ｐ

Ｄｆ
ｐ（Ｒｇ）ｄＲ( )ｇ （１０）

式中：ｃ２＝ｆ（ｒ，Ｌ，ｄｐ，ｋ，ｋｆ），ｒ＝Ｆ（ｍ）／Ｅ（ｍ）。
１．３　实验装置

如图２所示，本文采用了文献［１４］中提出的
广角光散射（ＷＡＬＳ）测量装置，用于在 １０°～１７０°
的宽角度范围内收集散射光。通过透镜，将散射

光成像到 ＩＣＣＤ相机检测器的芯片上，并允许以
约０．６°的角度分辨率同时采集全散射图像［１５］

，因

此通过散射图像可以得到散射光在不同角度上的

强度。获取某一散射角强度的具体实验操作请参

考文献［１４１５］。反射镜上有２条相对的狭缝，保
证激光进出，进出的激光都会被束流拘束器收集，

因此可以得到光谱准直透射率。本文提出的反演

图 ２　广角光散射测量装置［１４］

Ｆｉｇ．２　Ｗｉｄｅａｎｇｌｅｌｉｇｈｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍ［１４］

方法中，在１０°～１６５°范围内每隔 ５°取一个散射
角，共计３２个散射角，作为反演信号。

２　反 问 题

反问题的目标是同时反演 ４个目标参数，分
别为 Ｃ、分形维数 Ｄｆ、粒径分布特征参数 μｇ和
σｇ。如图３所示，整个反演过程如下：

图 ３　反演过程

Ｆｉｇ．３　Ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅ

步骤１　利用图２得到不同角度上的散射光
强度的真实测量值 Ｉｍｅａｓｃａ（θ）。

步骤２　目标参数的预测值更新，代入 ＲＤＧ
ＰＦＡ模型计算得到不同散射角度的散射光强度的
预测值 Ｉｅｓｔｓｃａ（θ）。Ｉ

ｍｅａ
ｓｃａ（θ）和 Ｉ

ｅｓｔ
ｓｃａ（θ）代入适应度函

数计算适应度值，根据适应度值反演算法更新目

标参数的预测值，使测量值 Ｉｍｅａｓｃａ（θ）和预测值

Ｉｅｓｔｓｃａ（θ）逐渐接近。
步骤 ３　当适应度值 Ｆｏｂｊ小于目标值 ｅｐｓ或

者迭代次数 Ｔ达到最大迭代次数 ｍａｘｇｅｎｓ时，反
演过程停止并输出目标参数的最终预测结果。

解决反问题的过程就是使目标函数值最小化

的过程。按照步骤 ２中描述的过程，可以将目标
函数定义为

Ｆｏｂｊ＝
１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝
[

１

Ｉｅｓｔｓｃａ（θｉ）－Ｉ
ｍｅａ
ｓｃａ（θｉ）

Ｉｍｅａｓｃａ（θｉ ]）

２

（１１）

式中：下标 ｉ代表第 ｉ个散射角的散射光强度，共
计 ｎ个散射角。

在最初的反演中，仅仅采用了多角度的散射

信号。但随着测量误差的增大，４个目标参数的

７２９
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反演误差无法同时满足精度要求。因此，需要增

加更多的光学信号来反映碳黑团聚体的内部信

息，仅仅增加散射角数量效果微弱。加入光谱准

直透射信号是一个很好的选择，在已有的设备条

件下，光谱准直透射率是方便实现的，并且可以实

现与散射信号的同时测量。在后面的分析中也证

明了采用散射与透射信号结合的方法要比仅使用

散射信号病态性更弱，有利于在有误差干扰下反

演过程向全局最优解收敛。此时，目标函数变为

Ｆｏｂｊ＝
１
ｎ＋ {１∑

ｎ

ｉ＝
[

１

Ｉｅｓｔｓｃａ（θｉ）－Ｉ
ｍｅａ
ｓｃａ（θｉ）

Ｉｍｅａｓｃａ（θｉ ]）

２

＋

(　　
γｅｓｔλ －γ

ｍｅａ
λ

γｍｅａ )
λ

}
２

（１２）

式中：γｍｅａλ 和 γ
ｅｓｔ
λ 分别为光谱准直透射率的真实

测量值和预测值。

本文中，测量值 Ｉｍｅａｓｃａ（θ）和 γｍｅａλ 通过 ＲＤＧ
ＰＦＡ模型计算得到，为了还原实验的真实情况，每
个测量值都附加呈高斯分布的测量误差（见

图４），本文考虑高斯噪声在 ０％ ～１０％范围内递
增的情况。反演算法是协方差矩阵自适应的演化

策略（ＣＭＡＥＳ）算法，是一种优秀的、不依赖于梯
度信息的随机局部优化算法，对病态的、高度不可

分的问题有优秀的求解能力。ＣＭＡＥＳ算法被认
为是实值优化中最具竞争力的演化算法之一。对

于非线性优化问题，由于传统的优化方法，如拟牛

顿法（ＢＦＧＳ）、共轭梯度下降法等，在非凸和变化
剧烈的搜索空间（如存在尖峰、不连续、异常值、

噪声和局部最优值）内会搜索失败，所以 ＣＭＡＥＳ
算法在这类问题上是一种非常具有吸引力的

选择。

本文使用的 ＣＭＡＥＳ算法的具体原理和源代

图 ４　没有噪声与 １０％高斯噪声下的角度

散射光强度对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｎｇｕｌａｒｌｉｇｈｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｉｎｔｅｎｓｉｔｙ

ｕｎｄｅｒｎｏｎｏｉｓｅａｎｄ１０％ Ｇａｕｓｓｉａｎｎｏｉｓｅ

码在文献［１６］有详细介绍，不再赘述。

３　结果和讨论

３．１　残余适应度分析
为了说明本文采用的多角度散射准直透射

率组合信号的优势所在，对比目标参数分布范围

下的残余适应度分布情况。由于受限于图片表达

的维度，最多只能分析 ２个参数的残余适应度值
的分布情况，为了展现问题的收敛特性，图片中采

用３Ｄ云图与２Ｄ投影结合的展示方式。
图５（ａ）、（ｂ）分别为复折射率 ｍ采用 ２种信

号组合时的残余适应度分布。可以发现，在仅使

用散射信号的情况下，复折射率反演结果不唯一，

体现在图５（ａ）中成谷状的收敛区间，这意味着反
演存在严重的多峰情况，使反问题精确求解变得

非常困难。加入透射信号后，有效改善了这一现

状，使适应度函数收敛于一点，不仅使目标参数的

精确反演变得易于实现，也会使反演收敛速度明

显提高。

图 ５　两种信号方案下的残余适应度分布

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｓｉｄｕａｌｆｉｔｎｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒ

ｕｎｄｅｒｔｗｏｓｉｇｎａｌｓｃｈｅｍｅｓ

８２９
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３．２　碳黑团聚体参数的同时反演结果及分析
本文中入射激光的波长是 ８０６．５ｎｍ，从文

献［１７］中查得在此波长下乙炔火焰碳黑的复折
射率 ｍ＝１．５７－０．４６ｉ。２个粒径分布函数的特征
参数的真值定为 μｇ＝９０ｎｍ和 σｇ＝１．６，相应的回
转半径范围为０～５００ｎｍ。目标参数 Ｃ根据所含
各个参数计算，Ｃ＝０．８。分形维数Ｄｆ根据其数学
意义应该为 １～３，本文定义 Ｄｆ＝１．６５，可以产生
合理的分形碳黑团聚体。各个参数在反演时需要

给定一个搜索范围，为了证明本文方法在大搜索

范围的适用性和稳定性，所选取的搜索范围都尽

可能得大，初始值就在此范围内线性随机产生。

如表１所示，每个参数的搜索范围都是远远大于
可能存在的区域，如 μｇ不可能超出最大５００ｎｍ或
小于最小０ｎｍ的粒径范围。

实际上，ＣＭＡＥＳ算法除了初始化过程外并
不使用此搜索范围，而是向全域范围扩展式地搜

索，因此实际的搜索范围要比给定的搜索范围更

大。此外 ＣＭＡＥＳ算法虽然有许多算法参数，但
因为其引入了参数自适应策略，算法参数会在算

法进程中自行调整，因此并不需要为寻找合适的

算法参数费心。但算法的收敛精度和最大迭代次

表 １　目标参数的真实值和搜索范围

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｒｉｇｉｎａｌｖａｌｕｅａｎｄｓｅａｒｃｈｒａｎｇｅｏｆ

ｔａｒｇｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

目标参数 真实值 搜索范围

Ｃ ０．８ ［０，１０］

Ｄｆ １．６５ ［１，３］

μｇ／ｎｍ ９０ ［０，５００］

σｇ １．６ ［０，１０］

数需要声明，如表２所示。
ｅｐｓ是目标收敛精度，设 ｅｐｓ＝１０－１０，只有在

没有噪声的情况下，反演才会因目标函数值满足

目标精度而停止。而有噪声存在时，最终的目标

函数值都会降到一个相对最低值。ｍａｘｇｅｎｓ是最
大迭代次数，设为 ｍａｘｇｅｎｓ＝１０００。ＣＭＡＥＳ算法
是一种随机算法，具有一定的随机性。因此，每种

情况都重复 ５０次以减少随机性的影响。限于篇
幅，本文只展示了所有算例中的一个，其余基于不

同目标参数值的算例都能取得类似精度的反演

结果。

评价反演结果的相对误差绝对值定义如下：

εｒｅｌ＝
ｚｅｓｔ－ｚｏｒｉ
ｚｏｒｉ

×１００％ （１３）

式中：εｒｅｌ为相对误差；ｚｏｒｉ为每个参数的真实值；ｚｅｓｔ
为预测值。相对误差的最大可接受值定为 １％。
本文使用标准差来评价反演结果的集中程度，即

数据集的标准差越大数据越分散，分布范围越大，

反之，数据集越集中，分布范围越小。

表３列出了在不同高斯噪声下使用不同信号
组合的目标参数反演结果。可以发现，在没有噪

声的情况下，２种信号方案都可以非常准确地反
演 ４个 参 数，每 个 参 数 的 相 对 误 差 都 小 于
０．００５％，而且标准差也都达到很小的数量级，说
明５０次反演结果都很好地收敛到全局最优解

表 ２　ＣＭＡＥＳ算法的参数设定值

Ｔａｂｌｅ２　ＰａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｅｔｔｉｎｇｏｆＣＭＡＥＳａｌｇｏｒｉｔｈｍ

参数 设定值

ｍａｘｇｅｎｓ １０００

ｅｐｓ １０－１０

表 ３　不同高斯噪声下使用不同信号方案的目标参数反演结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔａｒｇｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｇｎａｌｓｃｈｅｍｅｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＧａｕｓｓｉａｎｎｏｉｓｅ

目标参数 真实值 高斯噪声／％
散射 散射 ＋透射

平均结果 εｒｅｌ／％ 标准差 平均结果 εｒｅｌ／％ 标准差

Ｃ ０．８　
０ ０．８０００ ０　　 ６．０５×１０－５ ０．８０００ ０　　 １．１０×１０－４

６ ０．８５６３ ７．０３ １．７３×１０－１ ０．７９２９ ０．８９ ６．１９×１０－２

１０　 ０．８３２３ ４．０４ １．３７×１０－１ ０．８０１０ ０．１２ １．０３×１０－１

Ｄｆ １．６５
０ １．６５０　 ０　　 ９．５７×１０－５ １．６００ ０　　 １．５８×１０－５

６ １．６００　 ３．０６ １．３９×１０－１ １．６５４ ０．２４ ５．６７×１０－２

１０　 １．６１５　 ２．１２ １．４９×１０－１ １．６４５ ０．２９ ９．０２×１０－２

μｇ／ｎｍ ９０　　
０ ９０．００　　 ０　　 ２．２５×１０－２ ９０．００　 ０　　 １．３３×１０－５

６ １０８．８１　　 ２０．９０　 ２．９９×１０１　 ９０．２５　 ０．２８ ９．３５　　　
１０　 １０９．１７　　 ２１．３０　 ３．７５×１０１　 ９３．３８　 ３．７５ １．７７×１０１　

σｇ １．６　
０ １．６００　 ０　　 １．１０×１０－４ １．６５０ ０　　 ２．２９×１０－３

６ １．５１３　 ５．４５ １．４８×１０－１ １．６００ ０　　 ３．７９×１０－２

１０　 １．４９１　 ６．７８ ２．０５×１０－１ １．５８４ ０．９７ ７．０３×１０－２

９２９
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（目标参数真值）。随着噪声的增大，４个目标参
数的相对误差都不可避免地增加。仅采用散射信

号，４个参数在 ６％和 １０％的高斯噪声下都超出
可接受范围（１％），其中 μｇ更是达到了 ２０％以
上，而且标准差的数量级对比没噪声的情况骤增。

不过对比６％，在 １０％下误差及标准差变化趋势
不是很明显。

采用散射 ＋透射的信号组合，除 １０％高斯噪
声情况下 μｇ的相对误差超出 １％外，其余情况
下，各个参数的相对误差都小于 １％，达到可接受
范围。随着噪声增大，反演结果的相对误差和标

准差基本上呈增加趋势，不过此信号组合有效限

制了增加的幅度。对比相同噪声下仅采用散射信

号的反演结果，可以发现同时采用散射和透射信

号明显优化了反演结果，成功地将糟糕的反演结

果提升到精确反演的程度，尤其是测量误差不超

过６％的情况下。各个参数的反演误差和标准差
数量级都显著下降。这说明在噪声干扰下，引入

透射信号有效改善了问题的病态性，提高了反演

的稳定性与抗噪性。

此外还发现不论什么情况下，μｇ的参数标准
差和相对误差都是 ４个参数中最大的，这与
３．１节的残余适应度云图的分析结论相吻合，换
言之就是４个参数中最难实现精确反演的，这也
是散射 ＋透射信号在 １０％高斯噪声下，相对误差
唯一超出范围的参数。绘出并对比各个情况下的

粒径分布函数后（见图 ６）发现，μｇ对分布函数的
影响没有 σｇ大，即使其相对误差达到 ３．７５％，但
只要 σｇ反演结果足够精确，反演得到的分布函数
与真实的分布函数也几乎相同。而如果 σｇ反演
结果不够准确（仅使用散射信号的情况），分布函

数的曲线就很明显偏离了真实的分布曲线。因此

可以认为，在 １０％高斯噪声下，同时使用散射和
透射信号得到的反演结果也达到了精确级别。

值得一提的是，ＣＭＡＥＳ算法为本文方法带
来收敛速度上的优势。图７展示了不同高斯噪声
下，采用散射 ＋透射信号的反演过程中适应度函
数值的下降过程（分别是 ５０次计算中具有代表
性的一次，其余 ４９次的下降情况也基本相同）。
迭代上限是１０００，无高斯噪声的情况下因达到目
标精度而提前结束反演过程。而在６％和 １０％高
斯噪声的干扰下，５００代之后也基本平稳不再明
显下降，因此只展示了前 ４５０代的收敛过程。从
中可以发现，３种高斯噪声下，２５０代以内都很迅
速地完成收敛过程，２５０代时平均耗时为 ３．５ｓ。
２５０代之后，对于无干扰的情况，曲线会迅速降到

图 ６　不同高斯噪声下使用不同信号方案反演

得到的粒径分布曲线

Ｆｉｇ．６　Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙ

ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｉｇｎａｌｓｃｈｅｍｅｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＧａｕｓｓｉａｎｎｏｉｓｅ

图 ７　不同高斯噪声下散射透射组合信号的收敛过程

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｔｒａｎｓｍｉｔｔａｎｃｅ

ｃｏｍｂｉｎｅｄｓｉｇｎａｌｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＧａｕｓｓｉｏｎｎｏｉｓｅ

目标精度使反演结束。而高斯噪声的存在使另外

２种情况只能降到一个相对最小值，并在该值附
近微弱地波动，实际上有效的反演过程已经完成，

０３９
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　第 ５期 张俊友，等：基于散射光强度的碳黑团聚体分形结构和粒径分布同时反演

余下迭代过程只是在等待迭代次数达到上限。由

于算法的特点，计算时间是与迭代次数成线性正

比，４５０代时平均计算耗时 ６．３ｓ。在大量数值模
拟的结果基础上，认为可以将最大迭代次数缩小

到４５０代，以减少无效的计算时间提高效率。虽
然３．５ｓ的计算用时还不足以到达在线测量的要
求，但是也为接下来研究工作提供了良好的基础。

４　结　论

数值计算结果证明了本文提出的在一定高斯

噪声下精确并且稳定地用于同时重建碳黑团聚体

粒径分布、分形维数和常数参数方法的可行性。

这一结论在于：对比在相同高斯噪声下只使用散

射信号的４个参数的反演结果，采用散射透射信
号组合的反演结果更好，即 ４个参数各自的反演
相对误差明显降低，各自的标准差缩小。尤其是

随着高斯噪声的增加，反演的结果精度达到了可

以忽略的范围（小于１％），实现精确反演。
１）散射透射信号改善了反问题的病态性，

并在１０％的高斯噪声下实现碳黑团聚体的形态
和粒径分布参数的精确同时反演。

２）使用 ＣＭＡＥＳ算法使得反演过程迅速收
敛，初步达到３．５ｓ内基本完成反演过程的效果。

３）本文得到的数值结果是在很大的目标参
数搜索空间下得到的，这些范围在其数学意义和

参数自身性质上都足够大，因此该方法的大搜索

范围普适性可以得到验证。
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ｔｈｅｉｒａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｈｅａｔｆｌｕｘｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔ

Ｔｒａｎｓｆｅｒ，１９６９，９１（１）：１００１０４．

　作者简介：

　张俊友　男，博士研究生。主要研究方向：碳黑团聚体的光学

诊断及光散射反问题。

齐宏　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：热辐射传

输与耦合换热、高温弥散颗粒辐射物性及温度测量、辐射传输

逆问题及智能优化算法等。

阮立明　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：热辐射

传输与耦合换热、高温弥散颗粒辐射物性及温度测量、微藻新

能源利用等。
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Ｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆｆｒａｃｔａｌｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙａｎｄｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅ
ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｏｏｔａｇｇｒｅｇａｔｅｂａｓｅｄｏｎｌｉｇｈｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｉｎｔｅｎｓｉｔｙ
ＺＨＡＮＧＪｕｎｙｏｕ１，２，ＱＩＨｏｎｇ１，２，，ＷＡＮＧＹｉｆｅｉ１，２，ＲＥＮＹａｔａｏ１，２，ＲＵＡＮＬｉｍｉｎｇ１，２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，ＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｕｓｅｏｆｌｉｇｈｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｓｉｇｎａｌｓｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆｔｈｅｆｒａｃｔａｌｍｏｒｐｈｏｌｏ
ｇｙａｎｄｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｏｏｔａｇｇｒｅｇａｔｅｓｈａｖｅｉｍｐｏｒｔａｎｔａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｖａｌｕｅｉｎｆｌａｍｅｒａｄｉａ
ｔｉｏｎｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｐｏｌｌｕｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ．ＴｈｅｄｉｒｅｃｔｍｏｄｅｌｏｆｉｎｖｅｒｓｉｏｎｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＲａｙｌｅｉｇｈＤｅ
ｂｙｅＧａｎｓＰｏｌｙｄｉｓｐｅｒｓｅＦｒａｃｔａｌＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎ（ＲＤＧＰＦＡ）ｌｉｇｈｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｔｈｅｏｒｙ．Ｔｗｏｓｉｇｎａｌｓｃｈｅｍｅｓｗｅｒｅ
ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ：ｍｕｌｔｉａｎｇｌｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ，ｍｕｌｔｉａｎｇｌｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇａｎｄｃｏｌｌｉｍａｔｅｄｔｒａｎｓｍｉｔｔａｎｃｅ．Ｂｅｆｏｒｅｔｈｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎ，
ｂｙｃｏｍｐａｒｉｎｇｔｈｅｒｅｓｉｄｕａｌｆｉｔｎｅｓｓｖａｌｕｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｔｗｏｓｉｇｎａｌｓｃｈｅｍｅｓ，ｉｔｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｓｉｍｕｌｔａｎｅ
ｏｕｓｕｓｅｏｆｓｃａｔｔｅｒｉｎｇａｎｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｓｉｇｎａｌｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｉｌｌｐｏｓｅｄｎｅｓｓｏｆｔｈｅｉｎｖｅｒｓｅｐｒｏｂｌｅｍ．Ｔｈｅ
ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＣｏｖａｒｉａｎｃｅＭａｔｒｉｘＡｄａｐｔｉｖｅＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＳｔｒａｔｅｇｙ（ＣＭＡＥＳ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，
ｗｈｉｃｈｈａｓａｓｔｒｏｎｇｌｏｃａｌｓｅａｒｃｈｃａｐａｂｉｌｉｔｙａｎｄｐｒｏｖｉｄｅｓａｇｕａｒａｎｔｅｅｆｏｒｆａｓｔａｎｄｓｔａｂｌｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎｏｆｅａｃｈｔａｒｇｅｔ
ｐａｒａｍｅｔｅｒ．Ｔｈｅｆｉｎａｌｉｎｖｅｒｓｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄｕｎｉｖｅｒｓａｌｉｔｙｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｎａｌａｒｇｅ
ｓｅａｒｃｈｓｐａｃｅ．Ａｎｄｉｔｉｓａｌｓｏｐｒｏｖｅｄｔｈａｔｔｈｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉａｎｇｌｅｓｃａｔｔｅｒｉｎｇａｎｄｃｏｌｌｉｍａｔｅｄｔｒａｎｓｍｉｔｔａｎｃｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｉｎｖｅｒｓｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｔａｒｇｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｉｇｈｔｓｃａｔｔｅｒｉｎｇ；ｓｏｏｔ；ａｇｇｒｅｇａｔｅ；ｆｒａｃｔａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎ；ｉｎｖｅｒｓｅｐｒｏｂｌｅｍｓ；ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０９２６１５：０３
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９２５．１１１９．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１９７６０４４，５１８０６０４７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｉｈｏｎｇ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５
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　基金项目：国家自然科学基金 （５１７７６１２１）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉｅｒｏｎｇｊｉａｎ＠ｍａｉｌ．ｓｉｔｐ．ａｃ．ｃｎ

　引用格式：刘成，谢荣建，王仕越，等．丙烯环路热管补偿器的可视化实验研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：９３３
９４０．ＬＩＵＣ，ＸＩＥＲＪ，ＷＡＮＧＳＹ，ｅｔａｌ．Ｖｉｓｕａｌｉｚａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｆｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｏｆａｐｒｏｐｙｌｅｎｅｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：９３３９４０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３２２

丙烯环路热管补偿器的可视化实验研究

刘成１，２，谢荣建１，，王仕越１，吴亦农２，３

（１．中国科学院上海技术物理研究所，上海 ２０００８３；　２．上海科技大学 信息科学与技术学院，上海 ２０１２１０；

３．中国科学院大学，北京 １０００４９）

　　摘　　　要：通过采用石英补偿器和高速摄像机实现了对丙烯环路热管补偿器的可视化
实验研究，重点研究了补偿器内工质的状态随充装量和传热量的变化及充装量对环路热管传

热性能的影响。研究发现，容积为５１．４ｍＬ的环路热管最佳充装量约为 １９．７ｇ。充装量小于
最佳充装量的各工况下，能观察到对应补偿器内工质液面高度低于引流管，蒸发器和补偿器之

间相变换热强烈，引流管外壁面明显有工质的冷凝及流动，且工质冷凝和流动的速度随着传热

量的增加而加快；随着充装量增加，环路热管传热热阻减小，２８０Ｋ工作温度以下的传热量增
大。最佳充装量对应的补偿器内液面高度浸没引流管而接近蒸发器核心通道顶端，得到２８０Ｋ
以下最大传热量为４０Ｗ，对应的最优传热热阻为 ２Ｋ／Ｗ。充装量大于最佳充装量的工况下，
补偿器内液面高度超过蒸发器核心顶端，随着充装量增加，环路热管传热热阻增大，２８０Ｋ以
下的传热量减小。补偿器和蒸发器核心通道内的工质分布能影响蒸发器向补偿器的漏热量，

这是充装量影响环路热管性能的重要原因。

关　键　词：环路热管；丙烯；补偿器；可视化；充装量；热阻；毛细芯
中图分类号：ＴＫ１２４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９３３０８

　　环路热管是一种两相传热装置，主要利用工
质的气液两相换热及流动来实现高效的热传

输
［１２］
。蒸发器内部的毛细芯能够产生毛细力而

驱动工质的流动，避免了使用运动部件来提供动

力，保证了环路热管的高可靠性和长寿命。气液

分离的薄壁传输管线使环路热管拥有强传热能力

和高柔性。环路热管众多独特的优势使其在航天

器热控及电子散热等领域得到诸多关注
［３５］
。如

空间探测器通常利用低温环路热管的柔性和远距

离传热能力使空间载荷布局合理，实现高效热控

的同时隔离低温制冷机产生的振动和电磁干

扰
［６７］
，高集成化的电子器件散热系统中也广泛

应用了环路热管
［８９］
。

补偿器是调节环路热管工作压力的重要部

件，其内部工质的状态能明显影响环路热管的传

热性能。补偿器的设计、传热量及工质充装量是

影响环路热管补偿器内部工质状态的主要因素，

这也吸引诸多学者的研究。如柏立战等
［１０］
研究

了环路热管工质充装量和补偿器容积的确定方法

及充装量和补偿器容积的匹配关系。Ｙａｎ等［１１］

探究了工质充装量对液氮温区低温环路热管的传

热性能的影响，得到了样机的最佳充装压力。Ｄｕ
等

［１２］
研究了充装压力对小型低温环路热管运行

的影响。张红星等
［１３］
研究了工质充装量对环路

热管温度波动的影响。Ｍｏ和 Ｌｉａｎｇ［１４］研究了低充
装量下低温环路热管的运行特性。上述研究多限

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005010&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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于工质充装量和环路热管运行特性之间直接的对

应关系，少有对补偿器内部工质状态影响的分析。

环路热管内未参与循环换热的工质多存储于

补偿器内，所以充装量不同导致的主要结果是补

偿器内的工质量存在较大差异，因此有必要对环

路热管的补偿器进行可视化研究以加深充装量对

环路热管运行特性影响的认识。对环路热管的可

视化研究多集中于常温区域，如 Ｈｏｓｓａｉｎ［１５］采用
水作为工质对平板型环路热管进行了可视化实验

研究，观察到了启动阶段气体管线内多余液态工

质的排出及运行阶段冷凝器和补偿器内气泡的形

成。Ｍｏ等［１６］
通过对平板型环路热管的可视化研

究观察到了不同传热量下气体管线内工质的不同

流型及冷凝器内气液界面的运动。另有学者采用

间接成像技术对环路热管进行了可视化研究，如

Ｎｅｍｅｃ和 Ｍａｌｃｈｏ［１７］通过红外热成像技术研究了
环路热管从启动到稳定工作各阶段的温度分布情

况。Ｏｋａｍｏｔｏ等［１８］
用中子成像技术对环路热管

进行了可视化研究，观察到了毛细芯中的流体在

启动阶段和烧干过程中的变化。

由于本文研究背景涉及较低温区，所以可视

化部件需要承受较大范围的温度变化，且实验在

真空罐内进行，不宜采用间接成像技术。为同时

保证可视化效果、耐低温性、连接密封性及承压能

力，采用石英材质实现了补偿器的可视化。补偿

器与蒸发器之间为法兰结构连接，利用高速摄像

机对补偿器内的工质状态进行拍摄，实现了对丙

烯环路热管补偿器的可视化实验研究，直观揭示

了补偿器内的工质状态随充装量和传热量的变化

及充装量影响环路热管运行特性的内部因素。

１　实验装置

实验采用的环路热管的结构示意及参数分别

如图 １和表 １所示。该环路热管主要由蒸发器、
毛细芯、气体管线、冷凝器、液体管线、补偿器等部

分构成，总容积约为５１．４ｍＬ。蒸发器和气液传输

图 １　环路热管结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 １　环路热管参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅ

部件 尺寸 数值

蒸发器
长度 ×外径／（ｍｍ×ｍｍ） ９０×２４
长度 ×内径／（ｍｍ×ｍｍ） ９０×２０

毛细芯 孔径／μｍ １．７５

气体管线
长度 ×外径／（ｍｍ×ｍｍ） １０３０×３
长度 ×内径／（ｍｍ×ｍｍ） １０３０×２

冷凝器
长度 ×外径／（ｍｍ×ｍｍ） ５４０×６
长度 ×内径／（ｍｍ×ｍｍ） ５４０×３

液体管线
长度 ×外径／（ｍｍ×ｍｍ） １１００×３
长度 ×内径／（ｍｍ×ｍｍ） １１００×２

补偿器
长度 ×外径／（ｍｍ×ｍｍ） ６０×２４
长度 ×内径／（ｍｍ×ｍｍ） ６０×２０

管线为３１６Ｌ不锈钢材质，毛细芯材料为烧结氧
化锆，冷凝器管线为无氧铜材质。工质为高纯丙

烯，充装量分别为１３．７、１６．７、１９．７、２２．７、２４．３ｇ。
除补偿器入口与液体管线之间的连接及补偿器出

口与蒸发器之间的连接以外，其他部位之间的连

接方式为焊接或卡套管连接。

环路热管补偿器为石英材质，其与不锈钢蒸

发器和液体管线之间采用法兰结构连接，通过螺

栓紧固，中间有 Ｏ形密封圈，如图２所示。Ｏ形沟
槽在不锈钢一侧，Ｏ形密封圈置于沟槽中，Ｏ形密
封圈外层密封圈为改进的聚四氟乙烯，内层为钴

镍铬合金蓄能弹簧。当补偿器内承压时，系统压

力及弹簧弹力使密封圈外层与两侧连接部件贴合

紧密，保证良好的密封性，如图 ３所示，合金弹簧
的弹性使该结构能承受因温度变化而带来的形变

应力。保压和耐低温测试结果表明，该结构和连

接方式能承受１．５ＭＰａ压力无泄漏，能承受 １ｍｉｎ
之内从室温到液氮温区的温度剧变无破裂和泄

漏，能长时间耐液氮低温，满足丙烯工质从充装到

实验的各项要求。

图 ２　补偿器与蒸发器连接示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎ

ｃｈａｍｂｅｒａｎｄｅｖａｐｏｒａｔｏｒ

图 ３　Ｏ形密封圈横切面示意图

Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｓｅｃｔｉｏｎｏｆＯｓｈａｐｅｄｓｅａｌｉｎｇｒｉｎｇ
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实验系统如图４所示，主要由真空罐、脉管制
冷机、真空泵组、循环水冷、数据采集器、直流电

源、高速摄像机、计算机等组成。为减少辐射、对

流换热及倾斜角度的影响，除补偿器外的环路热

管各部位用３０层隔热组件包覆，整体水平置于真
空罐内，由真空罐和真空泵组提供真空度优于

４．９５×１０－３Ｐａ实验环境。蒸发器外壁面贴有直
流薄膜加热片以模拟热源，脉管制冷机的“冷头”

与环路热管冷凝器耦合以模拟热沉，加热片和制

冷机分别由各自配套电源供电，调节电源输入功

能够模拟不同工作温度和传热量的多种工况。循

环水冷用来为制冷机和分子泵散热。环路热管各

部件关键位置安装有精度优于 ±０．５Ｋ的 Ｐｔ１０００
测温电阻以测量各部位温度，安装示意位置见

图１，测得的温度由数据采集器采集并传输至计算
机记录保存。高速摄像机置于真空罐外，镜头与环

路热管补偿器对齐，能通过真空罐端盖的可视化窗

口拍摄实验过程中补偿器内工质的变化状况。

图 ４　实验系统示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

２　实验结果和讨论
２．１　环路热管降温和启动过程

待完成各实验设备的检查后开始实验，并实

时观察补偿器内工质状态的变化。开启真空泵组

对真空罐进行抽真空，当真空罐内真空度达到１×
１０－２Ｐａ后开启脉管制冷机对环路热管冷凝器进
行降温。由于工质的密度随温度降低而变大，工

质向温度较低的冷凝器收缩聚集，导致补偿器内

工质液面高度下降。如图５所示，当充装量为

１３．７ｇ时，补偿器内液面高度在实验开始前明显
高于降温 １０ｍｉｎ后。其他充装量下的环路热管
补偿器内的液面在降温前后的变化与此类似，都

在降温后出现一定的下降。

当冷凝器最低温度接近研究背景设定的

２００Ｋ目标温度时，开启直流电源对薄膜加热片输
入１０Ｗ加热功率。蒸发器吸收来自热源的热量
导致其温度略有上升，毛细芯外表面处的液态工

质吸热蒸发形成气态工质并进入气体管线，随后

经过气体管线进入冷凝器并推动其中的冷凝

图 ５　降温前后补偿器内液面高度变化对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｓｉｎｓｉｄｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｃｏｏｌｉｎｇ
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液体进入液体管线，这一过程表现为气体管线和

冷凝器入口温度的上升，冷凝器出口和液体管线

温度下降，如图６中２５ｍｉｎ处温度变化所示。
持续蒸发形成的气态工质继续推动冷凝器中

的液态工质经液体管线和引流管进入蒸发器核心

和补偿器，导致蒸发器和补偿器的温度开始下降，

如图６中２８ｍｉｎ处温度变化所示。蒸发器核心内
的液体工质再次被毛细力抽吸至毛细芯外表面参

与吸热蒸发，至此工质开始在环路热管内部形成

循环流动，环路热管开始启动。调节脉管制冷机

的输入功以保持冷凝器的最低温度稳定于 ２００Ｋ
附近，当环路热管各部位的温度都达到稳定后，以

１０Ｗ为步长依次增大薄膜加热片的功率以模拟
下一个工况，直到蒸发器温度超过应用背景限定

的２８０Ｋ。

图 ６　充装量为 １３．７ｇ时环路热管的启动过程

Ｆｉｇ．６　Ｓｔａｒｔｕｐｐｒｏｃｅｓｓｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｗｉｔｈａ

ｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｉｎｖｅｎｔｏｒｙｏｆ１３．７ｇ

２．２　环路热管稳态传热过程
各充装量下的环路热管均能顺利启动降温，

当充装量为１３．７、１６．７ｇ时，稳定工况下补偿器内
的液面高度明显低于引流管。此时蒸发器的核心

通道内大部分空间被气态工质占据，液态工质的

蒸发面积大，蒸发器核心内工质与引流管和补偿

器之间的相变换热强烈。其换热机理类似于热管

的工作过程，即工质在蒸发器核心中蒸发后向补

偿器一侧流动并放热给温度较低的引流管和回流

的低温工质及补偿器，被冷凝后的液态工质再次

进入蒸发器核心内参与蒸发。如图 ７所示（ｔ表
示拍摄时间，Ｑ为环路热管传热量），充装量为
１６．７ｇ时，２０Ｗ和 ３０Ｗ传热量下，引流管外壁面
有明显的工质冷凝液滴形成和流动，而且液滴形

成和流动的速率随着传热量增加而加快。

由于蒸发器外表面的蒸发界面与补偿器内的

工质气液界面均处于饱和状态，存在一定的饱和

压力差和对应的温度差。蒸发器向补偿器的漏热

量大时，会导致补偿器的温度和压力上升来补偿

漏热，而补偿器的温度和压力上升会造成蒸发器

的压力及温度上升以产生对应的压力差来平衡工

质的流动压降。所以，蒸发器、补偿器及引流管之

间强烈的相变换热导致两者之间的漏热量大，会

造成补偿器的温度和压力较高，最终导致环路热

管蒸发器的工作温度高，传热热阻大。本文涉及

的传热热阻定义为

Ｒ＝
Ｔｅ－Ｔｃ
Ｑ

（１）

式中：Ｒ为传热热阻；Ｔｅ为蒸发器的平均温度；Ｔｃ
为冷凝器出口温度。冷凝器进出口温度差异较

大，为避免造成较大偏差，采用更接近热沉温度的

冷凝器出口温度 Ｔｃ。
随着充装量的增大，蒸发器核心内的空隙变

小造成工质蒸发面积变小，蒸发器向补偿器的相

变漏热量也会相应减小，环路热管性能得到一定

提升。

充装量为１９．７ｇ时，稳定工作的环路热管补偿
器内液面高度接近蒸发器核心通道顶端，蒸发器核

心内部工质的蒸发面积缩减至最小，蒸发器与补偿

器之间的相变换热和漏热量也随之减少，此时热管

性能最优。如图８所示，在 ２８０Ｋ以下的最大传热
量达到４０Ｗ，对应的传热热阻为２Ｋ／Ｗ。

当充装量为２２．７ｇ和 ２４．３ｇ时，稳定工作的
环路热管补偿器内液面超过蒸发器核心顶端。虽

然蒸发器与补偿器之间的相变漏热量随着蒸发面

积减小而减小，但两者之间传导和对流漏热量随

着液体工质与毛细芯的接触面积增加而增大。另

外，工质回流需排开高于引流管的部分工质而克

服一定的重力，所以工质回流的阻力增大，导致蒸

发器的压力和温度上升以产生足够的压力推动工

质回流循环。随着充装量增加，传导漏热量和需

要克服的重力都增大，所以充装量超过最优量后，

环路热管的蒸发器温度随着充装量的增加而上

升，传热性能恶化。

随着传热量的增加，蒸发器向补偿器的漏热

量增大。当回流至补偿器和蒸发器核心的液体工

质过冷度不足以平衡漏热量时会造成蒸发器和补

偿器的温度上升，导致补偿器内液体工质的密度

变小及体积变大。另外，随着传热量增加，冷凝器

内的气液界面向冷凝器出口移动，更多的工质进

入补偿器，所以补偿器内的液面随着传热量增加

６３９
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　第 ５期 刘成，等：丙烯环路热管补偿器的可视化实验研究

图 ７　充装量为 １６．７ｇ时补偿器内的工质状态

Ｆｉｇ．７　Ｓｔａｔｅｓｏｆｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｉｎｓｉｄｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒｗｉｔｈａｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｉｎｖｅｎｔｏｒｙｏｆ１６．７ｇ

图 ８　充装量为 １９．７ｇ时环路热管启动及运行

Ｆｉｇ．８　Ｓｔａｒｔｕｐａｎｄｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｌｏｏｐｈｅａｔｐｉｐｅｗｉｔｈａ

ｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｉｎｖｅｎｔｏｒｙｏｆ１９．７ｇ

而升高，如图９所示。
２８０Ｋ工作温度以下的环路热管的传热热阻

随充装量及传热量的变化如图 １０所示。可以看
出，相同传热量下，环路热管的传热热阻随着充装

量的增加呈现先减小后增大的趋势；而同一充装

量下传热热阻随着传热量的增加而减少。环路热

管在２８０Ｋ工作温度以下的最大传热量随着充装
量的增加呈现先增大后减小的趋势。当充装量为

１９．７ｇ时，环路热管在各工况下的传热热阻最小，
２８０Ｋ工作温度下的传热量达到４０Ｗ。

由于需要顾及在温度较低区域的可视化研究

条件，采用了压力较低但不太适用于低温区的丙

烯工质，另外在实验过程中补偿器未用多层隔热

组件包裹，造成该环路热管受环境漏热的影响较

大，所以该环路热管的传热热阻较大。

７３９
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图 ９　充装量为 ２２．７ｇ时补偿器内液面高度的变化

Ｆｉｇ．９　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｌｉｑｕｉｄｌｅｖｅｌｉｎｓｉｄｅｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｃｈａｍｂｅｒ

ｗｉｔｈａｗｏｒｋｉｎｇｆｌｕｉｄｉｎｖｅｎｔｏｒｙｏｆ２２．７ｇ

图 １０　２８０Ｋ工作温度以下的环路热管传热热阻

Ｆｉｇ．１０　Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｔｈｅｒｍａｌｒｅｓｉｓｔａｎｃｅｓｏｆｌｏｏｐｈｅａｔ

ｐｉｐｅｆｏｒｏｐｅｒａｔｉｎｇｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓｂｅｌｏｗ２８０Ｋ

３　结　论
本文通过采用石英补偿器和法兰连接结构及

高速摄像机实现了对丙烯环路热管补偿器的可视

化研究，重点研究了补偿器内工质状态随充装量

和传热量的变化及充装量对环路热管传热性能的

影响，观察到了不同充装量和传热量下补偿器内

工质的状态。通过分析补偿器内工质状态及对应

的环路热管传热性能，可得出以下结论：

１）工质充装量和环路热管传热量能影响补
偿器内工质的分布状态。环路热管补偿器内工质

液面高度随工质充装量增加而上升，随着传热量

增加而升高。工质充装量小于最优量时，稳定工

作的环路热管补偿器内工质液面高度低于蒸发器

核心通道顶端，引流管外壁面能观察到工质的冷

凝及流动，工质冷凝及流动的速率随传热量的增

加而加快，蒸发器与补偿器及引流管之间存在较

强相变换热。补偿器和蒸发器核心通道内工质分

布状态能影响蒸发器向补偿器的漏热量，这是充

装量影响环路热管性能的重要原因。

２）相同传热量下的环路热管传热热阻随着
充装量增加呈现先减小后增大的趋势，２８０Ｋ工
作温度以下的最大传热量随着充装量增加呈现先

增大后减小的趋势。

３）实验样机存在最佳充装量 １９．７ｇ。在最
佳充装量下补偿器内工质液面高度接近蒸发器核

心通道顶端。实验环路热管样机在 ２８０Ｋ以下的
最大传热量为４０Ｗ，对应最优传热热阻为２Ｋ／Ｗ。
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ａｎｄｆｌｏｗｏｆｔｈｅｌｉｑｕｉｄｏｎｔｈｅｏｕｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆｔｈｅｂａｙｏｎｅｔ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｄｅｎｓａｔｉｏｎｒａｔｅａｎｄｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｃｒｅａｓｅ
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３２９

基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合的直升机配平分析方法
余瑾，王松，刘勇，杨卫东

（南京航空航天大学 直升机旋翼动力学国家级重点实验室，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：针对直升机配平问题，基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合策略建立了计入旋翼气弹效应
的配平分析方法。旋翼桨叶ＣＳＤ求解器与旋翼ＣＦＤ求解器以桨叶弹性轴和变距轴线为媒介，
通过线性插值方法交换气动载荷和响应数据。ＣＦＤ模块和 ＣＳＤ模块在时域内推进，旋翼每旋
转一圈交互一次数据，以 ＣＦＤ模块计算的气动力来修正配平计算中气弹分析的气动力输入，
直到配平量和 ＣＦＤ气动力在迭代过程中不再变化，即得到耦合配平解。以 ＳＡ３４９／２“小羚羊”
直升机小速度前飞状态为算例，计算表明所提方法收敛迅速、稳定性良好，计算结果与飞行实

测值的对比分析验证了方法的有效性，对桨叶气动力曲线及桨涡干扰等现象具有很好的捕捉

能力。

关　键　词：直升机；ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合；配平；气动载荷；运动嵌套网格；插值
中图分类号：Ｖ２４９．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９４１１１

　　在直升机旋翼动力学分析中，配平计算不仅
是飞行力学和操纵品质分析的基础，旋翼的配平

解对旋翼的气弹稳定性和气弹载荷分析也有着至

关重要的影响
［１］
。直升机旋翼气弹分析是一个

具有挑战性的多学科问题，精确的桨叶气动建模

涉及到三维非定常流场、跨声速流、动态失速、桨

叶刚体运动和弹性变形等，这就必须与 ＣＳＤ分析
相结合进行综合分析。在完全耦合的气弹分析

中，由于桨叶的刚体运动、弹性变形、气动载荷和

旋翼配平状态相互影响，桨叶的气动力计算和结

构动力学分析也是相互依赖、相互作用的。为了

解决这一复杂问题，旋翼综合分析代码往往采用

基于升力线理论和查表法等简化的空气动力学模

型，然而使用这些快速方法进行载荷预测，往往会

显示出明显的不足，难以描述细致的流场细节，无

法满足气弹载荷分析的精度要求
［２］
。本文的研

究目的就是将 ＣＦＤ求解器耦合进气弹综合分析
代码中，以提供高保真的气动模型，克服气弹综合

分析中气动模型精度不足的缺陷，而气弹分析模

块则依然进行结构动力学和配平分析。

ＣＦＤ模块与气弹综合分析模块的耦合有２种
思路：松耦合和紧耦合。在松耦合策略中，ＣＦＤ
模块和 ＣＳＤ模块分别在时域内推进，每隔一段时
间（如旋翼旋转一圈）交互一次数据；在紧耦合策

略中，ＣＦＤ模块和 ＣＳＤ模块集成在一起，每个时
间步长上都要进行数据交换。尽管紧耦合策略更

为严密，但必须要在 ＣＦＤ／ＣＳＤ两个模块间的时
间精度控制和数据交换效率上付出更高的代价。

另一方面，配平分析至少包含２层循环：外层配平
迭代循环和内层气弹分析响应求解迭代循环。采

用紧耦合策略进行配平计算意味着将 ＣＦＤ求解
器放进了内层的响应求解迭代运算，为此将付出

更大的计算代价。Ｊｏｈｎｓｏｎ等［２］
指出，就当前的

计算能力而言，是禁止将 ＣＦＤ技术直接引入到配
平循环内的。因此，将紧耦合方法用于配平分析

是不妥的。而松耦合策略允许采用模块化方法，

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005011&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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各学科模块根据需要处理其时间精度，配平解则

是综合分析的自然结果。

Ｔｕｎｇ等［３］
于 １９８６年提出了 ＣＦＤ／ＣＳＤ之间

的松耦合方法，其中 ＣＦＤ求解器运用小扰动方
程，ＣＳＤ求解器基于 ＣＡＭＲＡＤ平台，通过升力线
法修正 ＣＦＤ计算的气动力，在该模型中，通过
ＣＳＤ模块更新入流角从而修正物面无穿透条件
代替驱动网格变形，该方法中 ＣＦＤ计算精度不
足，故耦合存在收敛的问题。ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合的
概念提出之后，被广泛认可和应用。２００１年，
Ｃｏｓｔｅｓ等［４］

基于松耦合方法，运用 ＷＡＶＥＳ的
ＣＦＤ求解器和 ＨＯＳＴ的 ＣＳＤ求解器，进行弹性旋
翼桨叶前飞状态的配平计算，研究表明该方法对

变距力矩和扭转载荷的预估具有较大的提高。

２００６年，Ｊｏｈｎｓｏｎ等［２］
基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合的方

法，ＣＳＤ求解器使用 ＣＡＭＲＡＤ平台，ＣＦＤ模块则
基于 ＯＶＥＲＦＬＯＷ求解器，以 ＵＨ６０Ａ黑鹰直升机
为算例，对旋翼不同飞行状态下进行振动载荷的

预估，取得较好的成果，并成功捕捉到桨尖涡现

象，该方法具有很好的稳定性、收敛性及鲁棒性，

并且对法向力和变距力矩的幅值和相位的预测与

飞行测试数据具有很好的吻合，且没有使用修正

物面无穿透条件代替驱动网格变形，而是通过

ＯＶＥＲＦＬＯＷ的动网格和“网格挖洞”技术实现。
２００６年，Ｃｈｏｐｒａ等［５］

建立基于 ＵＭＡＲＣ的 ＣＳＤ综
合分析平台和基于雷诺平均的 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程
的 ＣＦＤ模型，采用松耦合的方法对 ＵＨ６０Ａ直升
机旋翼高速前飞状态的振动载荷进行了预估，分

析表明二阶精确非线性梁理论对高速前飞状态的

结构动载荷具有较好的预估能力，并且准确预估

到１～３阶扭转谐波载荷。国内基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ耦
合的方法对飞行器研究相对较晚。２０１０年，王
海

［６］
采用以嵌套网格为基础的 ＣＦＤ模块，提出直

升机旋翼 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合分析方法。２０１３年，
王俊毅、招启军

［７］
发展了旋翼稳态前飞状态的

ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合分析方法，研究表明，改变剖面的
扭转刚度旋翼气动载荷变化较大。２０１４年，肖
宇、徐国华等

［８］
基于非惯性系下的 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ

方程，改进了悬停状态下的 ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合研究
方法，ＵＨ６０Ａ直升机的算例表明耦合策略具有
更好的载荷预估能力。２０１５年，李建东［９］

发展了

二维翼型的 ＣＦＤ／ＣＳＤ紧耦合策略。２０１６年，黄
道博

［１０］
基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合方法准确预估了直升

机稳态前飞状态旋翼气动载荷和振动载荷。ＣＦＤ
模块以 ＦＬＵＥＮＴ商用软件为平台，ＣＳＤ模块基于
中等变形梁理论，通过 ＵＤＦ进行桨叶运动和网格

变形信息的交换。

在本文采用的 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合策略中，ＣＦＤ
模块和 ＣＳＤ模块分别在时域内推进，以桨叶弹性
轴和变距轴线为媒介，通过线性插值方法交换气

动载荷和响应数据，旋翼每旋转一圈交互一次。

在耦合迭代过程中，随着气动载荷的改变，改变旋

翼的操纵量和飞行姿态以满足配平方程组。本文

构造了内外两层迭代：内层迭代为配平求解过程，

随着气动载荷的改变，以牛顿迭代法改变旋翼的

操纵量和飞行姿态，满足配平方程组；外层循环即

以 ＣＦＤ模块计算的气动力来修正配平计算中气
弹分析的气动力输入，直到配平量和 ＣＦＤ气动力
在外层迭代中不再变化，达到同时收敛，即得到了

耦合配平解。

１　旋翼流场 ＣＦＤ建模

直升机旋翼 ＣＦＤ技术一直以来是计算流体
力学领域的热点和较为困难的问题之一，这与直

升机旋翼的复杂工作环境及旋翼特有的运动和操

纵方式有关。网格是 ＣＦＤ计算的基础，就直升机
旋翼而言，计算空间生成单一的计算网格是相当

困难的，这会使得网格局部存在严重的扭曲或畸

变，故目前多采用多个分区对接及重叠嵌套网格

避免这一问题。本文基于 ＯｖｅｒｓｅｔＧｒｉｄ网格前处
理软件绘制直升机旋翼嵌套网格，基于 ＯｖｅｒＣＦＤ
软件，综合考虑旋翼桨叶运动与变形、网格自适

应、“网格挖洞”与插值、湍流模型等计算旋翼流

场信息。

１．１　适合 ＣＦＤ使用的控制方程
流体运动的基本规律需满足物理学三大定

律，即质量守恒定律、动量守恒定律及能量守恒

定律。

一般局部坐标系下的 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程具有
如下形式

［１１］
：

Ｑ
ｔ
＋
（Ｅ－Ｅｖ）
ξ

＋
（Ｆ－Ｆｖ）
η

＋
（Ｇ－Ｇｖ）

ζ
＝０

（１）
式中：ξ、η、ζ分别为微元体的一般局部坐标系 ３
个方向；守恒变量为

Ｑ ＝１
Ｊ

ρ
ρｕ
ρｖ
ρｗ
ρｅ















０

ｅ０ ＝ｅｉ＋
１
２
（ｕ２＋ｖ２＋ｗ２















）

（２）

２４９
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其中：ρ为流体密度；ｕ、ｖ、ｗ分别为笛卡儿坐标 ｘ
ｙｚ三个方向上的绝对速度分量；ｅ０和 ｅｉ分别为
总能量和内能。

无黏通量为

Ｅ＝１
Ｊ

ρＵ
ρｕＵ＋ξｘｐ

ρｖＵ＋ξｙｐ

ρｗＵ＋ξｚｐ

（ρｅ０＋ｐ）Ｕ－ξｔ

















ｐ

（３）

式中：ｐ为压强。

Ｆ＝１
Ｊ

ρＶ

ρｕＶ＋ηｘｐ

ρｖＶ＋ηｙｐ

ρｗＶ＋ηｚｐ

（ρｅ０＋ｐ）Ｖ－ηｔ

















ｐ

（４）

Ｇ ＝１
Ｊ

ρＷ

ρｕＷ＋ζｘｐ

ρｖＷ＋ζｙｐ

ρｗＷ＋ζｚｐ

（ρｅ０＋ｐ）Ｗ－ζｔ

















ｐ

（５）

　　黏性项为

Ｅｖ ＝
１
Ｊ

０
ξｘτｘｘ＋ξｙτｘｙ＋ξｚτｘｚ
ξｘτｘｙ＋ξｙτｙｙ＋ξｚτｙｚ
ξｘτｘｚ＋ξｙτｙｚ＋ξｚτｚｚ
ξｘｂｘ＋ξｙｂｙ＋ξｚｂ

















ｚ

（６）

其中：τｘｘ和 ｂｘ分别为黏性力的切应力项和正应力
项，下标标明各自不同方向上的分量。

Ｆｖ ＝
１
Ｊ

０
ηｘτｘｘ＋ηｙτｘｙ＋ηｚτｘｚ
ηｘτｘｙ＋ηｙτｙｙ＋ηｚτｙｚ
ηｘτｘｚ＋ηｙτｙｚ＋ηｚτｚｚ
ηｘｂｘ＋ηｙｂｙ＋ηｚｂ

















ｚ

（７）

Ｇｖ ＝
１
Ｊ

０
ζｘτｘｘ＋ζｙτｘｙ＋ζｚτｘｚ
ζｘτｘｙ＋ζｙτｙｙ＋ζｚτｙｚ
ζｘτｘｚ＋ζｙτｙｚ＋ζｚτｚｚ
ζｘｂｘ＋ζｙｂｙ＋ζｚｂ

















ｚ

（８）

　　Ｊ为笛卡儿坐标与一般坐标系间转换的 Ｊａ
ｃｏｂｉａｎ矩阵，即

Ｊ＝（ξ，η，ζ，ｔ）
（ｘ，ｙ，ｚ，ｔ）

（９）

　　逆变速度为

Ｕ＝ξｘｕ＋ξｙｖ＋ξｚｗ＋ξｔ
Ｖ＝ηｘｕ＋ηｙｖ＋ηｚｗ＋ηｔ
Ｗ ＝ζｘｕ＋ζｙｖ＋ζｚｗ＋ζ

{
ｔ

（１０）

１．２　旋翼桨叶贴体网格
图１为 ＳＡ３４９／２旋翼桨叶贴体网格，其旋翼

采用３片 ＯＡ２０９翼型的矩形高速桨叶，并具有一
定的负扭转。本文对其桨根位置进行简化处理，

在离散具有负扭转区域操作如下：提取三角面元

网格的轮廓线得到桨叶叶素（剖面）线网格，对剖

面线网格重布后，基于 ＯｖｅｒｓｅｔＧｒｉｄ软件平移旋转
操作，在线性负扭转桨叶段生成结构化面网格，若

是非线性负扭转，取多段进行以上操作，对旋翼桨

叶结构面网格进行重布，在桨尖和桨根位置加密。

因此，桨尖和桨根位置应具有更多的重叠区域。

图 １　ＳＡ３４９／２旋翼桨叶贴体网格

Ｆｉｇ．１　ＢｏｄｙｆｉｔｔｅｄｇｒｉｄｏｆＳＡ３４９／２ｒｏｔｏｒｂｌａｄｅ

主体网格生成方法步骤如下：

步骤１　几何建模软件 ＣＡＴＩＡ生成旋翼桨叶
的几何模型，进而使用 ＩＣＥＭ或 ＯｖｅｒｓｅｔＧｒｉｄ离散
得到三角元桨叶表面网格。

步骤２　提取三角元网格的轮廓线，生成桨
叶线网格，并重布线网格（重布线网格时，桨根桨

尖的展向周向都需加密，以便生成合适的贴体帽

子网格）。

步骤３　通过线网格生成桨叶表面结构化面
网格，并在２个端面生成重叠嵌套的端面网格，称
之为“帽子”网格；在表面网格的基础上采用

Ｈｙｐ．ｔａｎｇｅｎｔ体网格推进方法生成近体网格。
两侧帽子网格方法步骤如下：

步骤１　抽取桨叶主体面网格两端线网格，

３４９
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从而生成２个端面网格。
步骤 ２　提取主体面网格前缘后缘网格（提

取的前、后缘网格节点数相同）。

步骤３　将步骤１、步骤２提取出的网格进行
连接，并提取新生成的端面网格上下的线网格。

步骤４　指定主面网格为翼型结构化网格的
参考面，以该参考面生成紧贴主面网格的新的面

网格，并将其与新生成的端面面网格连接，从而形

成帽子网格。

表 １为网格规模，其贴体网格系统总数为
１１５０万。

表 １　ＳＡ３４９／２旋翼桨叶贴体网格规模统计

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｕｍｂｅｒｓｏｆｂｏｄｙｆｉｔｔｅｄｇｒｉｄｏｆ

ＳＡ３４９／２ｒｏｔｏｒｂｌａｄｅ

部件 网格规模 网格数

桨叶 ２３７×１６３×６１ ２３５６４９１

内侧帽子 １５３×７５×６１ ６９９９７５

外侧帽子 １５７×８１×６１ ７７５７３７

１．３　旋翼桨叶背景网格
对于前飞状态，采用笛卡儿自动背景网格结

合网格自适应，应用于动态计算，采用网格自适应

功能时，网格数量会随着计算过程增加，故流场和

压力系数曲线会更加光顺，对桨尖涡具有很好的

捕捉能力，结果更加准确。

笛卡儿自动背景网格系统如图 ２所示，其部
分剖面图如图 ３和图 ４所示。此背景网格共有
９级，以应用于计算悬停状态。第 １级背景网格
（Ｌ１）由均匀网格间隔（Δ＝１０％ｃｔｉｐ）构成，其他“砖
网格”（Ｌ２，Ｌ３，…）通过逐层增加到 Ｌ１网格外围，
迅速扩展到计算外场。计算外场尺寸为１７倍旋
翼半径，每一级别背景网格是上一级背景网格间

隔的２倍，其中粗网格具有 Δ２ ＝２Δ１，Δ３ ＝４Δ１，

Δ４＝８Δ１，…；在网格自适应中，网格间隔具有类
似关系式，Δ－１ ＝Δ１／２，Δ－２ ＝Δ１／４，…。对于Ｌ１
网格，其尺寸和间隔由手动定义，旋翼的展向

图 ２　ＳＡ３４９／２旋翼流场笛卡儿自动背景网格

Ｆｉｇ．２　ＣａｒｔｅｓｉａｎａｕｔｏｍａｔｉｃｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｇｒｉｄｏｆＳＡ３４９／２

ｒｏｔｏｒｆｌｏｗｆｉｅｌｄ

图 ３　适合前飞状态求解的笛卡儿自动背景网格剖面

Ｆｉｇ．３　Ｃａｒｔｅｓｉａｎａｕｔｏｍａｔｉｃｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｇｒｉｄｓｅｃｔｉｏｎｆｏｒ

ｓｏｌｖｉｎｇｉｎｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｕｓ

图 ４　旋翼前飞状态笛卡儿背景网格自适应

Ｆｉｇ．４　Ｃａｒｔｅｓｉａｎａｄａｐｔｉｖｅｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｇｒｉｄｏｆ

ｒｏｔｏｒｆｏｒｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

扩展为１．２５Ｒ（Ｒ为旋翼半径），旋翼上方和下方
扩展为 ０．３Ｒ，其第 １级背景网格（Ｌ１）间隔仍
取Δ＝１０％ｃｔｉｐ。

笛卡儿第９级背景网格之间的间隔关系可表
示为

ΔＬ ＝
２Ｌ－１Δ１　　 Ｌ≥１

２ＬΔ１ Ｌ≤－{ １
（１１）

１．４　旋翼网格运动与变形
对于稳态飞行状态，旋翼桨叶的运动是在配

平位置处的稳态周期响应，包括刚体运动和弹性

变形。本文在对旋翼网格运动中分别施加旋翼桨

叶的刚体运动和弹性变形，两者叠加实现桨叶真

实运动。旋翼刚体运动通过 ＧＭＰ定义，弹性变形
通过 Ｍｏｔｉｏｎ（即旋翼旋转一周弹性变形关于方位
角、桨叶展向位置的函数）文件来定义。驱动网

格运动，更新网格位置，挖洞插值，循环直到计算

模拟收敛，流程如图５所示。
旋翼桨叶刚体运动是指在工作过程中没有发

生弹性变形。旋翼在绕旋翼轴旋转运动的同时，

具有的挥舞、摆振、扭转运动可以设定为桨叶整体

绕不同轴的单自由度转动，即绕挥舞铰的挥舞运

动 βｂ、绕摆振铰的摆振运动 ζｂ及绕变距轴线的扭
转运动 θｂ。

为描述旋翼姿态及桨叶的刚体挥舞、摆振及

扭转运动：

４４９
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图 ５　旋翼网格运动与变形

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｔｉｏｎａｎｄｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｒｏｔｏｒｇｒｉｄ

１）桨盘平面的姿态角。针对孤立旋翼情况，
旋翼轴的几何前倾角与配平得到的机身姿态角可

通过前处理软件 ＯｖｅｒｓｅｔＧｒｉｄ调整网格位置实现，
亦可在求解流场时在来流中定义。

２）单片桨叶组件（包括桨叶表面和２个端面
网格）。网格刚体运动过程中，通过驱动组件运

动实现网格运动，每片桨叶定义为一个组件，实现

桨叶绕轴的转动和挥摆扭／操纵的运动，先定义
铰偏置量，后定义挥摆扭／操纵的速率。

３）旋翼组件。定义旋转的转向和速率。同
一旋翼的桨叶组件共同定义在一个“父”组件下。

旋翼组件和每个单片桨叶之间存在相对运动，即

桨叶组件随“父”组件旋转运动外，还均有自身的

运动。

每个组件生成一组重叠网格，根据组件定义

的运动更新其所对应的网格位置，再重新进行网

格的挖洞和插值，并计算求解新的流场。桨叶的

弹性变形处理为一维梁的运动，忽略剖面的翘曲，

通过本文 ＣＳＤ模块计算桨叶的弹性轴运动，提取
每个展向站点处 ３个方向的平动和转动，分别为
拉伸位移、摆振位移、挥舞位移、扭转角、挥舞角、

摆振角信息，以此表达桨叶剖面的运动；并表示成

Ｍｏｔｉｏｎ文件，传递给 ＣＦＤ模块。
Ｍｏｔｉｏｎ文件中定义有第一片桨叶变距轴线信

息，在 ＣＦＤ计算时，通过与网格信息的比较找到
第一片桨叶位置，利用这些旋翼桨叶数据表，采用

样条插值将数据传递给网格剖面，驱动剖面的变

形运动，最终更新桨叶近体网格的位置，实现桨叶

的弹性变形。

图 ６为通过 Ｍｏｔｉｏｎ文件施加旋翼挥舞方向
的变形，并与未变形桨叶对比。在网格变形后，

仍通过挖洞、贡献单元搜索和插值计算旋翼

流场。

图 ６　桨叶弹性变形示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｂｌａｄｅｅｌａｓｔｉｃｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ

２　旋翼气弹综合分析模型和 ＣＦＤ／
ＣＳＤ松耦合策略

　　本文基于 Ｈｏｄｇｅｓ和 Ｄｏｗｅｌｌ［１２］建立的中等变
形梁理论，运用 Ｈａｍｉｌｔｏｎ原理推导旋翼桨叶的运
动方程，以空间有限元方法

［１３］
离散旋翼桨叶，运

用模态叠加法和直接数值积分法建立直升机旋翼

桨叶气弹综合分析模型
［１４］
。

引入了 ＣＦＤ气动力修正的 ＣＳＤ模块计算流
程如图７所示。

图 ７　ＣＳＤ模块与 ＣＦＤ气动力耦合计算流程

Ｆｉｇ．７　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＣＳＤ／ＣＦＤａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅ

ｃｏｕｐｌｉｎｇｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

图８为旋翼配平及耦合策略内外两层循环流
程，耦合计算以 ＣＳＤ模块平台作为主控平台。启
动计算，气动力借助查表法获得，计算旋翼力

Ｆ／Ｍｃｂ０。

Ｆ／Ｍ０ ＝Ｆ／Ｍ
ｃｂ
０ （１２）

对于第１（ｉ＝１）次配平，运用 ＬＢ非定常气动
模型计算气动力，并采用上一圈 ＣＦＤ计算的气动
力修正查表法。

５４９
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图 ８　旋翼配平及耦合策略内外两层循环流程

Ｆｉｇ．８　Ｃｉｒｃｕｌａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｎｎｅｒａｎｄｏｕｔｅｒｌｏｏｐｆｏｒ

ｒｏｔｏｒｔｒｉｍａｎｄｃｏｕｐｌｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

Ｆ／Ｍｉ＝Ｆ／Ｍｉ
ｌｂ＋（Ｆ／ＭＣＦＤｉ－１ －Ｆ／Ｍ

ｃｂ
ｉ－１）

　　ｉ＝１ （１３）
式中：上标 ｌｂ表示运用 ＬＢ非定常气动模型计算
得到的旋翼气动力，ＣＦＤ表示采用 ＣＦＤ技术得到
的旋翼气动力。

对于第 ｉ（ｉ＞１）次配平，使用上一圈 ＣＦＤ计
算的气动力修正 ＬＢ非定常气动模型。
Ｆ／Ｍｉ＝Ｆ／Ｍ

ｌｂ
ｉ ＋（Ｆ／Ｍ

ＣＦＤ
ｉ－１ －Ｆ／Ｍ

ｌｂ
ｉ－１）

　　ｉ＞１ （１４）
式（１４）也可理解为第 ｉ－１次 ＣＦＤ气动载荷

结果无法满足配平平衡方程组时，通过 ＬＢ非定
常气动模型结合查表法修正 ＣＦＤ计算结果使其
满足配平方程组并求解得到配平解，即

Ｆ／Ｍｉ＝Ｆ／Ｍ
ＣＦＤ
ｉ－１ ＋（Ｆ／Ｍ

ｌｂ
ｉ －Ｆ／Ｍ

ｌｂ
ｉ－１） （１５）

耦合计算通过使用 ＯｖｅｒＣＦＤ求解器及 ＭＡＴ
ＬＡＢ编程的ＣＳＤ综合分析程序进行，基于Ｌｉｎｕｘ平
台，采用 ＭＰＩ并行计算协议。数据交换通过 ＣＦＤ
求解器计算的剖面气动力文件及 ＣＳＤ模块计算的
配平量和响应进行。为更好地理解整个耦合配平

过程，下面将分条目阐述各个计算流程，并对环节

中关键点进行阐述说明。详细配平耦合过程如下：

步骤１　启动计算，使用飞行力学解析配平
的配平量为基础，作为 ＣＳＤ综合分析模型的初值

来使用，基于动态入流模型、旋翼配平量和运动诱

导，通过 ＬＢ非定常气动模型结合查表法计算旋
翼气动力 Ｆ／Ｍ′０，结合梁模型和叶素理论，并采用
有限元方法求解动力学方程解算结构响应并进一

步计算旋翼力，将此旋翼力代入配平平衡方程组，

以牛顿迭代法更新配平量，求解动力学方程组。

输出旋翼操纵量、姿态角、刚体稳态响应及桨叶弹

性变形，并以文件形式输出剖面马赫数分布和剖

面力系数，供下次迭代使用。

Ｆ／Ｍ０ ＝Ｆ／Ｍ′０ （１６）
步骤 ２　将旋翼总距、横／纵向周期变距、俯

仰角、侧倾角及挥舞摆振的刚体运动通过 ＧＭＰ传
递给 ＯｖｅｒＣＦＤ模块（俯仰角、侧倾角亦可通过来
流设定），弹性变形通过 Ｍｏｔｉｏｎ文件传递给 Ｏｖｅｒ
ＣＦＤ模块。在 ＣＦＤ计算中，数值格式采用 ２阶中
心差分格式，湍流模型采用 ＳＡ模型，时间推进选
择 ＡＲＣ３ＤＤｉａｇ，限制器选用 Ｋｏｒｅｎ，耗散项选择
ＴＬＮＳ３ＤＤｉｓｓ，每步进行 ３０次牛顿内迭代，初次
ＣＦＤ计算旋翼桨叶旋转 １圈，输出旋翼桨叶各剖
面的垂直力系数 Ｃｎ、绕变距轴的力矩系数 Ｃｍ、弦
向力系数 Ｃｃ在桨盘平面和桨叶展向的分布（Ｆ／

ＭＣＦＤ０ ），供 ＣＳＤ综合分析模块调用。
也可进行桨叶旋转１／Ｎｂ圈（Ｎｂ为桨叶片数）

后计算所得各剖面气动力，无需保证每次迭代

ＣＦＤ计算气动力收敛，只需保证整个耦合过程是
收敛即可。

步骤 ３　在 ＣＳＤ综合分析程序中，通过读取
上次耦合迭代的 ＣＦＤ求解器计算气动力和 ＣＳＤ
模块输出保存的气动力，并将两者做差，引入旋翼

沿展向和周向各剖面气动力增量，即 ΔＦ／Ｍ１。
Ｆ／Ｍ１ ＝Ｆ／Ｍ′１＋ΔＦ／Ｍ１ （１７）

ΔＦ／Ｍ１ ＝Ｆ／Ｍ
ＣＦＤ
０ －Ｆ／Ｍ０ （１８）

读取 ＣＳＤ综合分析程序上次迭代计算输出
的配平量，作为程序启动值，计算新的配平量并输

出下次迭代所需要的全部信息。

步骤４　ＣＦＤ中第 ２次启动计算，可以重新
启动计算，旋翼桨叶旋转 １ｒｅｖ（１ｒｅｖ即 １个旋转
周期或１圈）输出气动力，或使用续算，延续上次
迭代流场环境，即 ＣＦＤ求解器“恢复现场”，此时
旋翼桨叶旋转 １／Ｎｂｒｅｖ圈就足够了，并输出得到

Ｆ／ＭＣＦＤ１ 。
步骤５　重复步骤 ３中 ＣＳＤ综合分析模块，

即可得到

Ｆ／Ｍ２ ＝Ｆ／Ｍ′２＋ΔＦ／Ｍ２ （１９）

ΔＦ／Ｍ２ ＝ΔＦ／Ｍ１＋（Ｆ／Ｍ
ＣＦＤ
１ －Ｆ／Ｍ１） （２０）

步骤６　循环步骤 ２～步骤 ５，当 ２次相邻迭

６４９
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　第 ５期 余瑾，等：基于 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合的直升机配平分析方法

代气动力收敛，即 ΔＦ／Ｍｉ≈０，配平操纵和姿态角
收敛，即视为耦合过程收敛。此时 ＣＦＤ模块、配
平模块与气弹模块同时收敛，且

Ｆ／ＭＣＦＤ ＝Ｆ／Ｍ′ （２１）
以上耦合流程可归纳为：在每次耦合迭代过

程中通过 ΔＦ／Ｍｉ来修正查表法得到的气动力，归
纳式（１２）～式（２１）可得
Ｆ／Ｍｉ＝Ｆ／Ｍ′ｉ＋ΔＦ／Ｍｉ （２２）

ΔＦ／Ｍｉ＝ΔＦ／Ｍｉ－１＋（Ｆ／Ｍ
ＣＦＤ
ｉ－１ －Ｆ／Ｍｉ－１） （２３）

通过 ＣＦＤ模块和 ＣＳＤ综合分析程序求得气
动载荷之差而引入增量 ΔＦ／Ｍｉ，其在每次迭代过
程中都做了更新。

３　算例验证

３．１　ＳＡ３４９／２直升机参数
本文选取 ＳＡ３４９／２直升机稳态前飞的小速

度状态（前进比为０．１４）为算例，此状态具有明显
的桨涡干扰现象。通过 ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合方法计算
旋翼气动力，并观测流场现象，计算旋翼桨叶稳态

响应和振动载荷，并将气动载荷和振动载荷计算

结果与飞行实测进行对比，验证本文方法的有

效性。

ＳＡ３４９／２直升机为铰接式旋翼构型，翼型采
用 ＯＡ２０９，图９给出文献［１５］及本文使用的桨叶
网格负扭转 ψ分布。图中：ｒ／Ｒ表示归一化半径。

图 ９　ＳＡ３４９／２直升机桨叶负扭转对比

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｔｗｉｓｔｏｆＳＡ３４９／２ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒ

３．２　ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合计算结果
采用第２节阐述的耦合策略进行的配平计算

具有较好的收敛速度，ＣＦＤ模块与 ＣＳＤ综合分析
模块耦合４～５次，所得气动力即可收敛，得到的
垂直力系数与实测值

［１５］
具有较好的一致性；且输

出的气动载荷同样捕捉到了桨涡干扰现象，进一

步反映出本文方法的有效性。表２为此状态的配
平解。

图１０为桨叶剖面（ｒ／Ｒ＝０．７５，０．９７）处的垂
直力系数与实测值随配平耦合历程的对比情况。

图中：实线为配平迭代过程每次循环 ＣＦＤ仿真计
算的气动载荷，虚线为通过配平程序在采用第 ２
节中阐述的耦合策略输出的气动载荷。

表 ２　ＳＡ３４９／２直升机飞行状态 ２［１５］的配平解

Ｔａｂｌｅ２　ＴｒｉｍｓｏｌｕｔｉｏｎｏｆＳＡ３４９／２

ｈｅｌｉｃｏｐｔｅｒｉｎｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｕｓ２［１５］ （°）

配平解 总距 θ０
横向周期

变距 θ１ｃ

纵向周期

变距 θ１ｓ
俯仰角  侧倾角 γ

数值 ４．３７８７ １．５３８０ －０．６３０３ －３．１２９１ ２．８９７５

图 １０　桨叶剖面配平历程

Ｆｉｇ．１０　Ｂｌａｄｅｓｅｃｔｉｏｎｔｒｉｍｍｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

　　图１１给出了 ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合计算收敛后剖面
垂直力系数的本文结果、飞行实测值及文献分析

结果的对比。图中：基于文献配平解的 ＣＦＤ计算
是指使用文献［１５］给出的配平操纵量及响应计
算的刚体模型气动载荷，ＣＦＤｃ８１５指第 ５次耦合
计算 ＣＦＤ输出的气动载荷，配平 ｃ８１５指第５次耦
合计算配平模块输出的气动载荷，均匀入流模型、

预定尾迹模型及自由尾迹模型数据取自 ＣＡＭ
ＲＡＤ［１６］计算值。

从图１１（ａ）可以分析得出，对于 ｒ／Ｒ＝０．７５
特征剖面，ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合计算值与飞行实测值具
有很好的一致性。ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合计算方法计算
的垂直力较 ＣＡＭＲＡＤ具有更好的精度，在本文方

法中，每次配平计算通过查表法及引入 ΔＦ／Ｍｉ增
量的方法得到新的配平气动载荷，同样很好地捕

７４９
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图 １１　低速飞行状态桨叶剖面垂直力系数对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｖｅｒｔｉｃａｌｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆ

ｂｌａｄｅｓｅｃｔｉｏｎｉｎｌｏｗｓｐｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

捉到桨涡干扰现象，且与飞行实测值相比具有较

好的计算精度。而基于文献［１５］配平解得到的
ＣＦＤ气动力，配平位置与飞行实测值相比过高。

从图１１（ｂ）可以分析得出，ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合
计算的垂直力系数与飞行实测值有一定的差距，

而基于文献配平解的计算与飞行实测值具有较好

的吻合度，可能是本文的 ＣＦＤ仿真计算未充分考
虑机身影响，耦合过程机身和安定面气动载荷取

自文献［１５］的拟合值，可能存在一定误差。
在低速飞行状态下，旋翼的桨涡干扰效应对

气动载荷具有极大的影响。从图１０和图１１可以
看出，桨尖涡诱导产生的不均匀入流可导致较为

突出的气动载荷，其中桨尖位置受桨涡干扰尤为

显著。桨尖涡向桨叶内测移动，在前行桨叶 ９０°
方位附近造成桨尖气动载荷突增，出现“下上脉
冲”；涡向桨尖移动，在后行桨叶 ２７０°方位附近造
成桨尖气动载荷突降，出现“上下脉冲”。对于
桨涡干扰现象，低速飞行状态尾迹涡计算的涡量

图可以得到很直观的反映。

图１２给出了ＳＡ３４９／２直升机小速度稳态前

图 １２　低速飞行状态桨叶剖面垂直力、

俯仰力矩和弦向力分布

Ｆｉｇ．１２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｂｌａｄｅｎｏｒｍａｌｆｏｒｃｅ、ｐｉｔｃｈｉｎｇ

ｍｏｍｅｎｔａｎｄｉｎｐｌａｎｅｆｏｒｃｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎ

ｌｏｗｓｐｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

飞状态旋翼桨叶剖面垂直力 Ｆｎ、俯仰力矩 Ｆｍ 和
弦向力 Ｆｃ随展向和周向的分布情况。从图１２（ａ）
中可以直观看出，在方位角Ψ为９０°和２７０°附近、
桨尖段的桨涡干扰现象在桨叶展向 ｒ／Ｒ＝０．７５处
垂直力达到峰值。

图 １３为小速度稳态前飞状态，通过 ＣＦＤ／
ＣＳＤ耦合方法、飞行实测值及基于飞行实测操纵
和响应的 ＣＦＤ计算值，桨叶剖面处压力系数的对
比。图中：－Ｃｐ、ｘ／ｃ分别为压力系数负值、归一
化弦向位置；基于文献配平解的 ＣＦＤ计算指用文
献［１５］中给出的配平量来进行 ＣＦＤ计算所获的
结果；ＣＦＤ／ＣＳＤ耦合计算指本文计算值；上／下表
面实测值指文献［１５］中给出的桨叶表面压力系
数实测值。通过曲线对比不难发现，对于下表
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图 １３　低速飞行状态桨叶剖面压力系数对比

Ｆｉｇ．１３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｎｌｏｗｓｐｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

面压力系数，本文方法的计算值明显与飞行实测

值吻合更好。对于上表面压力系数，本文方法的

计算值略低于飞行实测值，尤其 ｒ／Ｒ＝０．９７剖面
在９０°和 １３５°方位角的计算值，可能是桨涡干扰
的影响，造成部分位置计算结果误差。总体来讲，

通过本文方法计算的压力系数分布与实测值具有

较好的一致性，验证了本文方法的有效性，且对计

算旋翼稳态前飞状态气动力及流场具有很好的精

度。对于计算结果的误差，因为本文建立的网格

是对真实桨叶的简化，桨叶网格不准确可能带来

误差；此外，ＣＦＤ求解器未考虑低速预处理也可
能导致压力系数不精确。

图１４为通过本文方法求得的旋翼涡量图。

图 １４　低速飞行状态笛卡儿自动背景网格自适应

计算旋翼涡量等轴视图

Ｆｉｇ．１４　ＲｏｔｏｒｖｏｒｔｉｃｉｔｙｉｓｏｍｅｔｒｉｃｖｉｅｗｏｆＣａｒｔｅｓｉａｎａｕｔｏｍａｔｉｃ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｇｒｉｄｉｎｌｏｗｓｐｅｅｄｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔ

可以看出，本文方法对旋翼桨尖涡及桨涡干扰现

象具有很好的捕捉能力。
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４　结　论

１）本文建立的 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合策略能有效
将基于 ＣＦＤ方法的高保真气动力引入到气弹综
合分析模块中，有效提高气动力模型精度的同时

兼顾时间效率。

２）本文建立的 ＣＦＤ／ＣＳＤ松耦合配平计算方
法可有效地用于直升机前飞状态下的全机配平分

析，并具有良好的精度、收敛性和稳定性。

３）本文改进的耦合分析策略对计算旋翼稳
态前飞状态气动力及流场的计算具有很好的精

度，能有效捕捉到桨涡干扰现象等现象，为高精度

的气弹响应和载荷分析奠定了良好的基础。
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ａｎｅｘａｍｐｌｅｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｆｏｒｗａｒｄｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｃｏｎ
ｖｅｒｇｅｓｒａｐｉｄｌｙａｎｄｈａｓｇｏｏｄｓｔａｂｉｌｉｔｙ．Ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｄｆｌｉｇｈｔ
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基于光场成像技术的散射性火焰温度场重建

黄兴１，２，齐宏１，２，，牛志田１，２，任亚涛１，２，阮立明１，２

（１．哈尔滨工业大学 能源科学与工程学院，哈尔滨 １５０００１；　２．空天热物理工业和信息化部重点实验室，哈尔滨 １５０００１）

　　摘　　　要：光场成像是一项新兴的非接触式测温技术，针对传统辐射成像温度场重构
效率低的问题，开展了基于光场成像的散射性火焰温度场重建研究。在火焰光场成像模型的

基础上，以广义源项多流法为正问题模型，利用 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法重构吸收散射性火焰的三维温
度场，同时引入最小二乘 ＱＲ（ＬＳＱＲ）分解算法作为对比以衡量 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的性能。分析
了测量误差对于重建精度的影响，重建结果表明，即使在添加 ５％测量误差的情况下温度场的
平均重建相对误差也仅为０．９１％和０．９２％，重建结果仍然是合理的。Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法和 ＬＳＱＲ
算法具有相当的计算精度，但 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的计算时间是 ＬＳＱＲ算法的 １／１０，其计算效率明
显优于 ＬＳＱＲ算法。

关　键　词：光场成像；温度测量；燃烧诊断；反问题；Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法
中图分类号：Ｖ４３５＋．１２；ＴＫ１２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９５２０８

　　高温燃烧广泛存在于航空航天、能源动力、钢
铁冶金、化工等领域，发动机、燃气轮机、内燃机等

高温设备中均存在燃烧现象。火焰作为燃料燃烧

时生成的剧烈的光热现象，其温度场直接表征了

燃烧的状态，如燃烧的稳定性、燃烧效率、反应速

度、火焰三维结构等。准确测量燃烧过程中火焰

的温度分布，不仅可以更好地认识燃烧产物的生

成机理与火焰中的热量传递和吸收过程，还可以

为生产设备的安全运行、燃料热能的充分利用及

燃烧污染物的有效控制提供数据支撑。如在航空

发动机的设计中，燃烧室出口温度是一项很重要

的设计参数，可作为衡量发动机性能的一项重要

指标，对其温度进行测量可为发动机设计提供参

考。因此，对火焰空间测温技术的研究有十分显

著的现实意义。

目前，常用的测温手段主要分为接触式测量

和非接触式测量 ２类。对于接触式测量，测温元

件需要接触火焰，这会导致火焰流场受到干扰，且

接触式测量为点测量方式，无法实现整个温度场

的测量。近年来，基于辐射成像的火焰测温技术

受到了国内外学者的广泛关注
［１３］
。该方法具有

非侵入式、无需外加激励源等优点，而且可以通过

图像记录整个火焰辐射场的信息，进而实现场参

数的重建
［４７］
。根据成像元件的数量，辐射成像

测温法可以分为单相机和多相机２类。单相机系
统结构简单、易于实现，但由于成像角度受限，难

以实现复杂形状火焰温度场的测量；多相机系统

是在火焰周围不同位置和角度布置多个相机进行

同时成像，以获得多个角度的辐射图像
［８１０］
，该系

统空间分辨率高，但是系统复杂成本高，而且操作

更为繁琐。２００５年，斯坦福大学的华裔学者 Ｎｇ
等

［１１］
将光场成像的理论和技术应用于商业化，也

为火焰辐射成像测温法提供了新思路。光场相机

内部特有的微透镜阵列结构，可以通过单相机一

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005012&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 黄兴，等：基于光场成像技术的散射性火焰温度场重建

次曝光记录全场的辐射光场信息，包括辐射强度

的大小、位置及角度。该技术具有高的时间和空

间分辨率，可以解决单相机采样角度有限及多相

机系统复杂操作困难等一系列问题，因此基于光

场成像技术的高温火焰温度场测量技术是一种非

常有应用前景的测温手段
［１２１４］

。

基于辐射成像的高温发光火焰温度场重构问

题，从本质上是根据边界辐射强度分布求解辐射

传输体系中温度场的问题，这是一个典型的辐射

反问题。许多学者开展了有关重构模型与方法的

研究。２００２年，周怀春等［４］
利用改进的 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ

正则化方法在 ＣＣＤ相机获取的火焰图像中重建
出三维温度场，并证明了改进的 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ正则化
方法具有强的抗测量误差能力。２００９年，黄群星
等

［５］
采用立体适配器在一个高分辨率相机成像

面上获得不同探测角度的火焰图像，充分利用了

相机的分辨率，采用最小二乘 ＱＲ（ＬＳＱＲ）分解算
法和双色法实现了非稳态火焰断面二维温度和烟

黑颗粒体积分数同时重建计算，得出了火焰断面

的重建结果。２０１０年，刘冬和岑可法等［１５］
采用

ＬＳＱＲ算法结合反向蒙特卡罗法实现二维、三维
炉内温度场的反演，基于该方法，进一步采用８台
ＣＣＤ相机对３００ＭＷ煤粉炉炉膛的火焰温度分布
进行了重建，获得了不同高度截面上温度分布规

律
［１６］
。２０１２年，刘冬等［１７］

在 ＬＳＱＲ算法与截断
奇异值分解算法（ＴＳＶＤ）的基础上，结合遗传算
法（ＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍ，ＧＡ）构造了 ２种混合优化
算法，利用 ＧＡ的随机搜索能力减弱非最优正则
化参数对于重建精度的影响。２０１４年，娄春
等

［１８］
利用 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ正则化和广义截断奇异值分

解的混合算法（ＴＲＧＳＶＤ）重建了炉内的三维温
度分布，并指出在重建过程中需要更新正则化参

数。２０１６年，周怀春等［１０］
利用修正的 Ｔｉｋｈｏｎｏｖ

正则化方法重建出了超临界锅炉炉膛内部的温度

分布。目前，虽然大量学者针对辐射成像温度场

重构问题开展了工作，但仍少有关于基于光场成

像的火焰温度场重建反问题的报道。本文主要在

光场成像及火焰辐射传输模型的基础上，开展吸

收散射性火焰温度场重建算法研究，将 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ
算法应用到基于光场成像的火焰温度场重建，以

具有较高计算精度的广义源项多流法作为正问题

模型，采用 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法作为反问题求解算法，
根据光场成像模型模拟获得吸收散射性介质的辐

射强度光场图像，据此重构出其三维温度分布。

同时将在辐射成像测温中广泛应用的 ＬＳＱＲ算法
引入到本文研究中，作为对比以检验 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ

算法的性能。

１　光场成像及火焰辐射传输模型

１．１　光场成像模型
对于基于光场成像的高温火焰温度场重建问

题，首要问题是建立准确可靠的成像模型以从拍

摄得到的光场图像中提取全场的辐射强度分布。

光场相机的内部结构如图１所示。与传统相机不
同，在光场相机中，主透镜和传感器之间加装了微

透镜阵列。火焰上一点发出的若干采样光线在经

过主透镜之后汇聚于主透镜像面上的一点，再被

微透镜阵列分散成若干束投射到不同的传感器像

素上。每个像素上的采样光线方向信息可由像素

和与之对应的微透镜确定，而其强度信息可通过

图像的灰度值确定。

图 １　光场成像的射线追踪示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒａｙｔｒａｃｉｎｇｏｆ

ｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇ

根据式（１）和式（２）所示的透镜成像公式，可
从像素点开始对采样光线进行追踪。

１
ｓｖ
＋１
ｓ
＝１
Ｆ

（１）

ｘｖ
ｘ
＝－

ｓｖ
ｓ

（２）

式中：ｓｖ为透镜的物距，ｓ为透镜的像距，Ｆ为透镜
的焦距。对于主透镜来说，ｓｖ为主透镜与虚拟物
面之间的距离，ｓ为主透镜与虚拟像面之间的距
离，ｘｖ为光源点的坐标，ｘ为对应的虚拟像点的坐
标，Ｆ为主透镜的焦距；对于微透镜来说，ｓｖ为微
透镜阵列与虚拟像面之间的距离，ｓ为微透镜阵
列与探测面之间的距离，ｘｖ为虚拟像点的坐标，ｘ
为与之对应的像素点的坐标，Ｆ为微透镜的焦距。
因此，当光场相机的结构参数已知时，可以根据

式（１）和式（２）计算得到光线的位置信息，即光线
经过各个平面的坐标。

在获得各点的坐标后，可以根据各点的连线

得到光线的方向信息。对于图 １所示的采样光
线，其在火焰内的传输方向可以根据点 ４和点 ５
的连线得到。

３５９
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θ＝ａｒｃｓｉｎ
（ｘ５－ｘ４）

２＋（ｙ５－ｙ４）槡
２

（ｘ５－ｘ４）
２＋（ｙ５－ｙ４）

２＋（ｚ５－ｚ４）槡







２

（３）

φ＝

ａｒｃｃｏｓ
ｘ５－ｘ４

（ｘ５－ｘ４）
２＋（ｙ５－ｙ４）槡

( )２
　　ｙ５－ｙ４≥０

２π－ａｒｃｃｏｓ
ｘ５－ｘ４

（ｘ５－ｘ４）
２＋（ｙ５－ｙ４）槡

( )２
　　ｙ５－ｙ４















＜０

（４）

式中：θ和 φ分别为天顶角和圆周角。
基于上述光场成像模型，可以从光场相机拍

摄到的光场图像中获得火焰边界上的出射辐射强

度的位置、方向和强度信息，为基于光场成像的火

焰温度场重建提供测量信号。

１．２　火焰辐射传输模型及算法
在通过光场图像获得火焰出射辐射强度信号

之后，还需要建立出射辐射强度与火焰内部辐射强

度之间的联系，才能实现火焰内三维温度场重建。

火焰是一种典型的参与性介质，边界上的出射辐射

强度是其内部各点辐射强度的累积。火焰内的辐

射传输过程可以用如下辐射传输方程来描述：

ｄＩλ（ξ，Ω）
ｄξ

＝－κｅλ（ξ）Ｉλ（ξ，Ω）＋κａλ（ξ）Ｉｂλ（ξ）＋

　　
κｓλ（ξ）
４π ∫４πＩλ（ξ，Ω′）Φ（Ω′，Ω）ｄΩ′ （５）

式中：Ｉλ（ξ，Ω）为介质在 ξ位置处 Ω方向上的光

谱辐射强度，Ｗ／（ｍ２·μｍ·ｓｒ）；Ｉｂλ（ξ）为介质在

ξ位置处的自身黑体光谱辐射强度，Ｗ／（ｍ２·μｍ·
ｓｒ）；κｅλ（ξ）为衰减系数，ｍ

－１
；κａλ（ξ）为吸收系数，

ｍ－１
；κｓλ（ξ）为散射系数，ｍ

－１
；Φ（Ω′，Ω）为 Ω′方

向入射并向 Ω方向散射的散射相函数。等号右
侧第二项和第三项均可以使辐射强度增强，因此

将二者之和定义为广义源项 Ｓλ（ξ，Ω），即
Ｓλ（ξ，Ω）＝κａλ（ξ）Ｉｂλ（ξ）＋

　　
κｓλ（ξ）
４π ∫４πＩλ（ξ，Ω′）Φ（Ω′，Ω）ｄΩ′ （６）

此时式（５）可以简化为
ｄＩλ（ξ，Ω）
ｄξ

＝－κｅλ（ξ）Ｉλ（ξ，Ω）＋Ｓλ（ξ，Ω） （７）

可以看出，若源项已知，则可将式（５）所示的
积分微分方程简化为式（７）所示的纯微分方程，
进而可以通过沿程积分求解出火焰某一方向上的

出射辐射强度。广义源项多流法就是在这种求解

思路的基础上建立的。强度求解的关键在于对广

义源项的求解。本文利用有限体积法（ＦｉｎｉｔｅＶｏｌ
ｕｍｅＭｅｔｈｏｄ，ＦＶＭ）计算火焰的广义源项。首先采

用 ＦＶＭ求解较少离散方向上的辐射强度，从而根
据式（６）获得火焰内的广义源项分布，根据广义源
项的不变性

［１９］
，增加了离散角度之后广义源项的

数值不发生改变，因此可以利用计算得到的广义源

项计算出更多离散方向上的辐射强度。如图１所
示，将 Ω方向上探测线经过的火焰区域离散为 Ｎ
个网格，对式（７）在微元控制体内积分，可以得到
Ｉｉ＋１（Ω）＝Ｉｉ（Ω）ｅｘｐ（－τｉ）＋
　　［１－ｅｘｐ（－τｉ）］Ｓｉ（Ω） （８）

Ｓｉ（Ω）＝κａＩｂｉ＋
κｓ
４π∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩｓｊｉΦ（ｓｊ，ｓｉ（Ω））ΔΩ

ｊ
（９）

式中：κａ为介质吸收系数，ｍ
－１
；κｓ为介质散射系

数，ｍ－１
；Ｉｂｉ为控制体 ｉ自身黑体辐射强度，Ｗ／

（ｍ２·μｍ·ｓｒ）；τｉ为探测线穿过网格的光学厚

度；Ｉｓｊｉ为控制体 ｉ在离散方向 ｓｊ上的辐射强度值；

ΔΩｊ为控制立体角；Ｉｉ＋１（Ω）为穿过第 ｉ个网格后
的辐射强度。因为火焰温度远高于周围环境温

度，所以忽略环境辐射影响。假设每个网格内温

度均匀分布，则 Ω方向上的火焰边界出射辐射强
度可由积分得到，其离散形式可表示为

Ｉｎ（Ω）＝Ｓｎ（Ω）［１－ｅｘｐ（－τｎ）］＋

　　∑
ｎ－１

ｉ＝
[

１
(ｅｘｐ －∑

ｎ

ｊ＝ｉ＋１
τ)ｊ － (ｅｘｐ －∑

ｎ

ｊ＝ｉ
τ) ]ｊ Ｓｉ（Ω）

（１０）
沿不同的探测方向对火焰内的辐射传输过程

进行积分，可以得到火焰边界上的出射辐射强度

分布，将其写成矩阵形式可表示为

ＡλＳλ ＝Ｉλ （１１）
式中：Ａλ为衰减系数矩阵；Ｓλ为广义源项向量；Ｉλ
为出射辐射强度向量，即光场相机最终接收到的

辐射强度分布。

２　温度场重建算法

基于光场成像的火焰温度场重建，即根据由

光场相机拍摄到的火焰光场图像获得火焰边界上

的出射辐射强度分布，进而利用该出射辐射强度

分布由火焰内的辐射传输模型重建出火焰的三维

温度场。当辐射特性参数已知时，式（１１）中的未
知数仅为广义源项 Ｓλ，可以将其视为线性方程
组，通过求解式（１１），可得到火焰内的源项分布。
由式（６），火焰的自身黑体辐射强度包含在广义
源项中，当源项已知时，利用 ＦＶＭ可以计算出火
焰内各点的辐射强度，进而计算出火焰的自身黑

体辐射强度项，根据普朗克定律，待重建的温度场

可以由火焰的自身黑体光谱辐射强度 Ｉｂλ计算得

４５９
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到，据此可实现火焰三维温度场的重建。

对于式（１１），考虑到其系数矩阵 Ａλ是一个
大型的稀疏矩阵，且问题本身具有非适定性，本文

利用 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法来求解方程组。对于式（１１）
所示的方程组，Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的求解格式如下：
Ｓλｎ＋１ ＝Ｓλｎ ＋αＡ


λ（Ｉλ －ＡλＳλｎ） （１２）

式中：α为松弛因子；Ａ为 Ａ的转置矩阵。Ｌａｎｄ
ｗｅｂｅｒ算法适用于求解大规模不适定问题，方法
较为稳定，即使在测量值存在噪声的情况下利用

该算法也可以得到合理的解。但是传统的 Ｌａｎｄ
ｗｅｂｅｒ算法迭代序列收敛速度很慢，为了加速收
敛，本文采用了一种改进的迭代格式

［２０］
：

Ｍ０ ＝Ｅ－αＡ

λＡλ

Ａ
～

λ０ ＝Ｅ

Ａ
～

λｎ＋１ ＝Ａ
～

λｎ（Ｅ＋Ｍｎ ＋… ＋Ｍ
ａ－１
ｎ ）

Ｍｎ＋１ ＝Ｍ
ａ
ｎ

Ｓλｎ＋１ ＝Ａ
～

λｎ＋１（αＡ

λＩλ















）

（１３）

式中：ａ≥２为给定的正整数；Ｅ为单位矩阵；Ｍ为
过渡矩阵；ｎ为迭代步数。虽然式（１３）迭代一步
的计算量要大于式（１２），但是计算过程中总的迭
代步数会大大减少。式（１３）迭代 ｋ步，相当于
式（１２）迭代 ａｋ步，因此该迭代格式会大大提高算
法的效率。在本文中取 ａ＝４。

基于光场成像与 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的火焰温度
场重建流程如图２所示。

此外，为了衡量 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法性能的优劣，
本文还利用 ＬＳＱＲ算法重建火焰的三维温度场以
作为比较。该方法已被广泛应用于基于辐射成像

的火焰温度场重建问题中，并被证明具有很高的

重建精度。基于ＬＳＱＲ算法的火焰温度场重建

图 ２　基于光场成像与 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的

火焰温度场重建流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｆｌａｍｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇａｎｄＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍ

流程与基于 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法相似，在此不做赘述。

３　数值模拟结果与分析

在第１节成像理论模型的基础上，开展数值
模拟计算来检验算法的性能。考虑一圆柱型介

质，介质半径为 ０．０５ｍ，高度为 ０．４ｍ，假设温度
分布为轴对称分布。

Ｔ（ｚ，ｒ）＝－６００×２６００
１７
（ｚ－０．４）×

　　（０．０５－１２．０ｒ２＋８．０ｒ３）＋８００ （１４）
式中：ｚ和 ｒ分别为轴向和径向坐标。假设火焰的
吸收系数为３ｍ－１

，散射系数为３ｍ－１
。在圆周角、

半径和轴向高度方向上将重建区域划分为 Ｎφ×
ＮＲ×ＮＬ＝１×２０×２０个网格。

为了使模拟的辐射强度信号更贴合实际情

况，在模拟的强度信号基础上添加随机测量噪声，

如下：

Ｉｍｅａ ＝（１＋σ ）Ｉｅｘａ （１５）

σ＝ γ％
２．５７６

（１６）

式中：为一个满足标准正态分布的随机数；σ为
添加噪声的标准差；Ｉｍｅａ和 Ｉｅｘａ分别为强度信号的
测量值和精确值；γ为测量误差。

εｒｅｌ，ｉ ＝ Ｔｅｓｔｉ －Ｔ
ｅｘａｃｔ
ｉ ／Ｔｅｘａｃｔｉ （１７）

式中：εｒｅｌ，ｉ为单元网格温度重建值与真值的相对

误差；Ｔｅｓｔｉ 为单元网格重建值；Ｔ
ｅｘａｃｔ
ｉ 为单元网格的

真实温度值。温度重建结果的平均相对误差为

εｒｅｌ，ｍｅａｎ ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
εｒｅｌ，ｉ （１８）

利用上述光场成像模型模拟构建了介质边界

辐射强度分布的光场图像，如图 ３所示。模拟研
究中采用的光场相机结构参数见文献［２１］。

图 ３　模拟光场图像

Ｆｉｇ．３　Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｅ

５５９
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分别利用 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法，ＬＳＱＲ算法对火焰
温度场进行重建。为了研究测量误差对重建精度

的影响，分别添加了 １％、３％、５％的测量误差 γ。
不同测量误差情况下２种算法的重建结果如图 ４
和图 ５所示（图中：Ｒ为半径，Ｚ为高度），纵截面
上的重建相对误差分布如图 ６和图 ７所示，平均
重建相对误差及计算时间对比如表１所示。

从图４和图 ５中可以看出，在添加测量误差
很小（小于３％）的情况下，采用 ２种算法重建出
的温度分布均十分接近于假定的温度场分布；当

测量误差逐渐增大时，重建结果中出现了抖动，温

度场轮廓逐渐变得不规则，尤其是在添加了 ５％
测量误差的情况下，在介质顶部位置有了较明显

的波动。但从整体上看，重建的温度分布仍然清

晰可见，且与真值相近，因而结果仍然是合理的。

进一步从定量的角度分析重建结果的优劣。

图 ４　ＬＳＱＲ算法三维温度场重建结果

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ３Ｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｓｉｎｇＬＳＱＲａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ５　Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法三维温度场重建结果

Ｆｉｇ．５　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ３Ｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｓｉｎｇＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ６　ＬＳＱＲ算法重建相对误差分布

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

ＬＳＱＲａｌｇｏｒｉｔｈｍ

图 ７　Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法重建相对误差分布

Ｆｉｇ．７　Ｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆ

Ｌａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍ

表 １　ＬＳＱＲ算法与 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法计算结果对比

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂｅｔｗｅｅｎ

ＬＳＱＲａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍ

算法 测量误差／％ 平均重建相对误差／％ 计算时间／ｓ

ＬＳＱＲ
１ ０．２１ ２３．１３
３ ０．７１ ２４．３１
５ ０．９１ ２２．８７

Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ
１ ０．２２ ２．５０
３ ０．７１ ２．５０
５ ０．９２ ２．５０

６５９
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从重建相对误差中可以看出，无论有无测量误差，

利用２种算法都可以得到比较合理的温度场重建
结果。在没有测量误差时，２种算法温度场的重
建结果精度很高，平均重建相对误差均在 １０－９量
级；随着测量误差的增大，重建相对误差也随之增

大；但即使在添加５％的测量误差的条件下，其温
度场重建相对误差平均值也分别只有 ０．９１％和
０．９２％。因此可以看出，２种算法都具有很高的
计算精度，且计算结果精度相当。

从图６和图 ７中可以看出，火焰温度场重建
相对误差较大的区域主要发生在火焰径向中心处

的轴向两端位置，尤其是顶端区域误差很明显。

对于温度场轴对称分布的火焰，由于内部强度的

沿程衰减作用，其中心位置的网格单元的自身辐

射信号到达相机过程中衰减得最严重，从而导致

信息的缺失；并且由于探测线的分布导致穿过轴

向两端位置的单元的探测线数量少，从而测量数

据中携带轴向两端位置单元的信息相对较少。此

外，结合图 ４和图 ５所示的温度场真值及图 ３所
示的光场图像可以看出，顶端位置处的介质单元

温度较低，其本身测量信号强度较弱，在添加了测

量噪声之后，测量信号更容易受到噪声的干扰而

失真，因此在这些位置的介质单元的温度场重建

相对误差较大。

计算效率是衡量算法优劣的另一个重要指

标。本文比较了２种算法在重建温度场时所消耗
的时间，如表 １所示。可以看出，基于 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ
算法重建温度场所需时间均短于 ＬＳＱＲ算法所需
时间。当 ２种算法达到相同的计算精度时，利用
ＬＳＱＲ算法需要 ２４ｓ左右的计算时间，而利用
Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法仅需要２．５ｓ，计算效率差距明显。
这主要是由于改进的迭代格式使得 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算
法的迭代步数大大减少，从而缩短了计算时间。

事实上，对于本算例，在存在测量误差的情况下，

Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法仅计算了 １０步，而 ＬＳＱＲ算法计
算了 ５０００步，要远多于 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法。因此，
在计算效率方面 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法更胜一筹。综合
考虑计算效率与计算精度，Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法更适
用于基于光场成像的吸收散射性火焰三维温度场

重建问题。

４　结　论

１）本文提出了基于光场成像技术的吸收散
射性火焰三维温度场重建算法，构建了光场成像

模型，采用广义源项多流法作为正问题计算方法，

将 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法引入到火焰三维温度场重建问

题中，利用 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法计算广义源项分布进
而重建出火焰的三维温度分布。同时引入 ＬＳＱＲ
算法作为对比，以衡量 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的性能。

２）在理论模型的基础上开展数值模拟研究，
计算结果表明无论有无测量误差，利用 ２种算法
均可以很好地重建出介质的三维温度场。随着测

量误差的增大，２种算法的重建相对误差均有增
大，但使在添加５％的测量误差的条件下，温度场
平均重建相对误差也分别只有０．９１％和 ０．９２％，
仍在可接受范围内。

３）对比结果表明，２种算法具有相当的计算
精度，但 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的计算效率要明显优于
ＬＳＱＲ算法，在相同重建精度条件下，Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ
算法的计算时间为２．５ｓ，而 ＬＳＱＲ算法需要 ２４ｓ，
因而 Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法要更适用于火焰三维温度场
重建问题。结果表明，提出的基于光场成像与

Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ算法的吸收散射性火焰温度场重建方
法是可行的，在辐射成像测温领域具有很广阔的

应用前景。
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ｏｆｆｌａｍｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｉｎｌａｂｏｒａｔｏｒｙｓｃａｌｅａｎｄｌａｒｇｅ

ｓｃａｌｅｐｕｌｖｅｒｉｚｅｄｃｏａｌｆｉｒｅｄｆｕｒｎａｃｅｓｂｙｉｎｖｅｒｓｅｒａｄｉａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

［Ｊ］．Ｆｕｅｌ，２０１２，９３：３９７４０３．

［１７］ＬＩＵＤ，ＹＡＮＪ，ＣＥＮＫＦ．Ｏｎｔｈｅｔｒｅａｔｍｅｎｔｏｆｎｏｎｏｐｔｉｍａｌｒｅｇｕ

ｌａｒｉｚａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｒｅｃｏｎ

ｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｎｐａｒｔｉｃｉｐａｔｉｎｇｍｅｄｉｕｍ［Ｊ］．Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔａｎｄＭａｓｓｔｒａｎｓｆｅｒ，２０１２，５５（５）：１５５３１５６０．

［１８］ＱＩＵＳＲ，ＬＯＵＣ，ＸＵＤＤ．Ａｈｙｂｒｉｄｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｎｇ

ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｉｎａｒａｄｉａｎｔｅｎｃｌｏｓｕｒｅ［Ｊ］．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒＰａｒｔＡＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１４，６６（１０）：１０９７１１１１．

［１９］ＺＨＡＮＧＢ，ＸＵＣＬ，ＷＡＮＧＳＭ．Ｇｅｎｅｒａｌｉｚｅｄｓｏｕｒｃｅｆｉｎｉｔｅｖｏｌ

ｕｍｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｒａｄｉａｔｉｖｅｔｒａｎｓｆｅｒｅｑｕａｔｉｏｎｉｎｐａｒｔｉｃｉｐａｔｉｎｇ

ｍｅｄｉａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＱｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅＳｐｅｃｔｒｏｓｃｏｐｙａｎｄＲａｄｉａｔｉｖｅ

Ｔｒａｎｓｆｅｒ，２０１７，１８９：１８９１９７．

［２０］宗志雄，高飞．Ｌａｎｄｗｅｂｅｒ迭代正则化的加速［Ｊ］．武汉理工

大学学报，２００８，３０（１０）：１７８１８０．

ＺＯＮＧＺＸ，ＧＡＯＦ．ＡｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｏｆＬａｎｄｗｅｂｅｒｍｅｔｈｏｄｏｆｉｔｅｒａ

ｔｅｄｒｅｇｕｌａｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＷｕｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏ

ｇｙ，２００８，３０（１０）：１７８１８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］ＨＵＡＮＧＸ，ＱＩＨ，ＺＨＡＮＧＸＬ，ｅｔａｌ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＬａｎｄｗｅｂｅｒ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒ３Ｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ

ｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒ，

２０１８，１４０（８）：０８２７０１．

　作者简介：

　黄兴　男，博士研究生。主要研究方向：高温发光火焰温度场

及辐射物性测量。

齐宏　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：热辐射传

输与耦合换热、高温弥散颗粒辐射物性及温度测量、辐射传输

逆问题及智能优化算法等。

８５９



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 黄兴，等：基于光场成像技术的散射性火焰温度场重建

Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｆｌａｍｅ
ｂａｓｅｄｏｎｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇ

ＨＵＡＮＧＸｉｎｇ１，２，ＱＩＨｏｎｇ１，２，，ＮＩＵＺｈｉｔｉａｎ１，２，ＲＥＮＹａｔａｏ１，２，ＲＵＡＮＬｉｍｉｎｇ１，２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｎｅｒｇｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨａｒｂｉｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｈｅｒｍｏｐｈｙｓｉｃｓ，ＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｈａｒｂｉｎ１５０００１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｓａｎｅｍｅｒｇｉｎｇｎｏｎｃｏｎｔａｃｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｏｌｏ
ｇｙ．Ａｉｍｉｎｇａｔｔｈｅｉｍｐｏｒｔａｎｔｒｏｌｅｏｆｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｆｌａｍｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ｔｈｅｆｌａｍｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇｗａｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ａ
ｆｌａｍｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇｔｅｃｈｎｉｑｕｅｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｔｈｅｇｅｎ
ｅｒａｌｉｚｅｄｓｏｕｒｃｅｄｍｕｌｔｉｆｌｕｘｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄａｓｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｄｉｒｅｃｔｐｒｏｂｌｅｍ，ａｎｄＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｔｈｅ３Ｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｏｆａｂｓｏｒｂｉｎｇａｎｄｓｃａｔｔｅｒｉｎｇｆｌａｍｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｆｌａｍｅ
ｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇｍｏｄｅｌ．ＴｈｅＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅＱＲ（ＬＳＱＲ）ｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓａｌｓｏｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｔｏｏｕｒ
ｓｔｕｄｙａｓａｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒｓｏｎｔｈｅ
ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌａｃｃｕｒａｃｙｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｔｈａｔｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｆｉｅｌｄｃａｎｂｅｒｅ
ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｒｅａｓｏｎａｂｌｙｂｙｔｈｅｓｅｔｗｏｍｅｔｈｏｄｓ，ａｎｄｅｖｅｎｗｉｔｈ５％ ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｅｒｒｏｒ，ｔｈｅｍｅａｎｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ
ｒｅｌａｔｉｖｅｅｒｒｏｒｓａｒｅ０．９１％ ａｎｄ０．９２％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｗｈｉｃｈａｒｅａｃｃｅｐｔａｂｌｅ．Ｔｈｅｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ
ｔｈｅＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｈａｓｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｐｒｅｃｉｓｉｏｎａｓＬＳＱＲａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ｂｕｔｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｔｉｍｅｏｆ
ｔｈｅＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｏｎｅｔｅｎｔｈｏｆｔｈａｔｏｆＬＳＱＲａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｔｈｕｓｔｈｅＬａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｍｕｃｈ
ｍｏｒｅｅｆｆｉｃｉｅｎｔｔｈａｎＬＳＱＲａｌｇｏｒｉｔｈｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｌｉｇｈｔｆｉｅｌｄｉｍａｇｉｎｇ；ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ；ｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓ；ｉｎｖｅｒｓｅｐｒｏｂｌｅｍｓ；
Ｌａｎｄｗｅｂｅｒａｌｇｏｒｉｔｈｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１１２２１３：４７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２２．１３１８．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１９７６０４４）；ＣｈｉｎａＰｏｓｔｄｏｃｔｏｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎ（２０１８Ｍ６３００３５１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｑｉｈｏｎｇ＠ｈｉｔ．ｅｄｕ．ｃｎ

９５９
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０７０３；录用日期：２０１９０８３０；网络出版时间：２０１９０９０６１０：０４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０９０６．０８５８．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１８６７００５，６１７６３０４０，６１７０３４１１，６１５０３００９，６１５７４０４９）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉｊｘ０７＠ｍａｉｌｓ．ｔｓｉｎｇｈｕａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：姚辉，席建祥，王成，等．二阶多智能体系统自抗扰编队跟踪与避撞控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：９６０
９７７．ＹＡＯＨ，ＸＩＪＸ，ＷＡＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ａｃｔｉｖｅｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｒｅｊｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇａｎｄｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒ
ｓｅｃｏｎｄｏｒｄｅｒｍｕｌｔｉａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：９６０９７７（ｉｎＣｈｉ
ｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３５９

二阶多智能体系统自抗扰编队跟踪与避撞控制

姚辉，席建祥，王成，胡来红

（火箭军工程大学 导弹工程学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：在多智能体编队的目标跟踪任务中，智能体受环境中的障碍物的遮挡作用
会丢失目标，而外部扰动会影响系统的时变编队跟踪的控制效果。为此，研究了这两种因素同

时存在情况下的二阶多智能体系统时变编队跟踪和避撞控制。采用基于目标跟踪优先级的切

换拓扑控制策略以实现在障碍物遮挡环境中对目标的持续跟踪，根据自抗扰理论设计包含扰

动补偿项的编队跟踪控制器。首先，基于一致性方法提出切换拓扑下自抗扰时变编队跟踪控

制协议，并给出一种基于跟踪微分器的编队指令生成方法；其次，设计了求解控制参数的算法

并给出协议作用下系统的稳定性分析和证明；然后，基于人工势场法设计避撞控制协议；最后，

提出障碍物遮挡环境下自抗扰时变编队跟踪控制协议。仿真实验结果表明：所设计的控制协

议在上述两种因素存在时仍具有良好的控制效果。

关　键　词：时变编队跟踪；避撞；自抗扰；目标跟踪优先级；切换拓扑
中图分类号：ＴＰ２７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９６０１８

　　编队控制是多智能体协同控制的重要分支，
编队控制的基本问题是队形控制问题，即通过控

制使得多个智能体形成和保持期望的相对状态。

实际上，很多编队任务不仅要求智能体之间保持

期望的队形，还需要考虑编队整体的参考轨迹，即

编队跟踪控制。编队整体的参考轨迹可以是预先

设定的，也可以是未知的。在环境信息已知的前

提下，预先设定的编队参考轨迹通常由全局路径

规划获取
［１３］
。在参考轨迹为未知的编队跟踪问

题中，一种典型的应用是多个智能体以编队的形

式跟踪运动目标。对运动目标的编队跟踪应用非

常广泛，如空地协同控制、敌后目标搜寻和协同火

力打击等
［４６］
。

一致性是协同控制的基本问题，随着一致性

理论的发展，基于一致性的控制策略被用来解决

多智能体协同问题
［７１１］
。近年来，学者们对基于

一致性方法的编队跟踪控制开展了大量研究。

Ｄｏｎｇ等［１２］
针对单领航者的二阶多智能体系统的

分布式编队跟踪问题设计了控制协议。Ｈａｎ等［１３］

研究了二阶多智能体系统的编队跟踪问题，并考

虑了时延对控制的影响。Ｘｉｏｎｇ等［１４］
基于一致性

方法提出同时考虑有限时间收敛和切换拓扑的时

变编队跟踪控制协议。上述研究为进一步解决多

智能体系统的编队跟踪控制问题提供重要理论成

果，但均没有考虑外部扰动对控制效果的影响。

文献［１５］中关于编队跟踪的研究考虑了环境噪
声的干扰作用。Ｎｉｕ和 Ｇｅｎｇ［１６］针对外部未知恒
定扰动设计了一种指数抗干扰控制律，利用该控

制律实现对参考轨迹的跟踪。在实际应用中，环境

约束复杂，避撞控制是编队控制和编队跟踪控制必

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005013&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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须考虑的问题
［１７１８］

，上述研究
［１５１６］

均没有讨论编

队的避撞问题。同时，现有的研究编队跟踪的文献

很少有考虑障碍物对目标跟踪的遮挡作用。

本文研究了在外部扰动作用和障碍物遮挡作

用下二阶多智能体系统以编队的形式跟踪运动目

标的问题，其中目标的运动轨迹和环境中的障碍

物分布信息都不是先验信息。很多运动物体的动

力学模型都可以被简化为位置速度加速度的二
阶模型，因此研究和解决二阶多智能体系统的协

同控制问题具有较强的现实意义。本文基于一致

性方法设计了时变编队跟踪控制协议和确定控制

系数矩阵的算法，并给出了控制协议下系统稳定

性分析和证明。基于人工势场法设计了避撞控制

器，通过仿真实验检验了所设计控制器的性能。

与现有的相关研究相比，本文主要有如下创

新点：①针对多智能体系统受到的外部扰动设计
一种自抗扰时变编队跟踪控制器，通过系统的控

制输入和输出直接实现对扰动的估计，相比基于

模型的抗扰控制更适应于工程应用
［１９２０］

。②同
时考虑了多智能体系统对运动目标的时变编队跟

踪控制、编队在线避障和智能体之间的避撞控制。

③针对障碍物的遮挡作用，采用基于目标跟踪优
先级的切换作用拓扑的策略，提高系统对目标的

持续跟踪能力。另外，本文还设计了一种包含过

渡过程的编队向量生成方法，能够结合智能体的

最大速度和加速度和时变编队的期望轨迹生成最

速编队指令。

１　模型准备和问题描述

１．１　图论的相关知识
多智能体系统中各智能体及其相互之间的作

用拓扑可以用加权的有向图来表示，一个 Ｎ阶的
加权的有向图可以用 Ｇ＝｛Ｖ，Ｅ，Ｗ｝来表示，其
中：Ｖ＝｛ｖ１，ｖ２，…，ｖＮ｝表示图 Ｇ中所有节点的集
合，Ｅ｛（ｖｉ，ｖｊ）：ｖｉ，ｖｊ∈Ｖ｝表示图 Ｇ中所有边的

集合，Ｗ＝［ｗｉｊ］∈Ｒ
Ｎ×Ｎ
为图 Ｇ的邻接加权矩阵。

连接节点 ｖｉ和 ｖｊ且作用信息由 ｖｉ流向 ｖｊ的边表
示为 ｅｉｊ＝（ｖｉ，ｖｊ），可以看出这条边是有向的，称 ｖｉ
为父节点，ｖｊ为子节点。如果 ｅｉｊ∈Ｅ，说明在图 Ｇ
中边 ｅｉｊ＝（ｖｉ，ｖｊ）存在，则边 ｅｉｊ＝（ｖｉ，ｖｊ）的权值
ｗｉｊ＞０，否则 ｗｉｊ＝０。节点 ｖｉ的邻居的集合定义为
Ｎｉ＝｛ｖｊ∈Ｖ：ｅｊｉ∈Ｅ｝。定义节点 ｖｉ的入度为

ｄｅｇｉｎ（ｖｉ）＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ｗｉｊ，则矩阵 Ｄ＝ｄｉａｇ｛ｄｅｇｉｎ（ｖｉ）｝

（ｉ＝１，２，…，Ｎ）为图 Ｇ的入度矩阵。图 Ｇ的
Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵定义为 Ｌ＝Ｄ－Ｗ。图 Ｇ中一条从

节点 ｖｉ１出发，依次经过节点 ｖｉ２，ｖｉ３，…，到达节点
ｖｉｋ的有向路径可以用有限的一组边的序列（ｖｉ１，
ｖｉ２），（ｖｉ２，ｖｉ３），…，（ｖｉ（ｋ－１），ｖｉｋ）表示。如果图 Ｇ中
存在一个节点 ｖｍ，从 ｖｍ出发存在有向路径能到达
其他任意节点，则称图 Ｇ包含生成树。

如果图 Ｇ的拓扑结构会随时间发生变化，则
称其为切换拓扑结构。假设有一个均匀有界不重

叠的时间间隔的无限序列［ｔｋ，ｔｋ＋１）（ｋ∈Ｎ），ｔ０＝
０，０＜τ０≤ｔｋ＋１－ｔｋ，τ０为驻留时间。图 Ｇ的拓扑
结构在驻留时间内保持不变，在切换时刻序列 ｔｋ
（ｋ∈Ｎ）发生变化。切换信号表示为 σ（ｔ）：［０，
＋∞）→｛１，２，…，ｐ｝，其中 ｐ∈Ｎ表示拓扑图的编
号，σ（ｔ）表示 ｔ时刻系统作用拓扑的标号。在标
号为 σ（ｔ）的拓扑图 Ｇσ（ｔ）中，令 ｗ

ｉｊ
σ（ｔ）（ｉ，ｊ∈｛１，

２，…，Ｎ｝）表示由节点 ｖｊ到节点 ｖｉ的边对应的权
值，Ｎｉσ（ｔ）表示节点 ｖｉ的邻居的集合，Ｌσ（ｔ）表示
Ｇσ（ｔ）的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵。
１．２　模型建立

本文研究多个智能体以编队形式跟踪运动目

标的问题，认为智能体已具备目标检测、识别和定

位能力，即在目标信息可获取的基础上开展研究。

目标和其他智能体的区别在于：目标独立于智能

体运动，不考虑其控制输入的设计；其他智能体是

受控制的，控制量与目标、障碍和其他智能体的状

态以及外部扰动有关。

考虑一个由 Ｎ－１个同构的二阶智能体组成
的多智能体系统，在研究其跟踪一个运动目标时，

将目标看作系统中的一员，即系统是由 Ｎ个二阶
智能体组成的多智能体系统。不失一般性，将目

标编号为１，其他智能体依次编号为２～Ｎ，令 Ｆ＝
｛２，３，…，Ｎ｝表示这些智能体的编号集合。由于
目标不接收其他智能体的状态信息，而其他智能

体需要跟踪目标的运动，故目标为领航者，其他智

能体为跟随者。

目标的动力学模型可以表示为

ｘ１（ｔ）＝ｖ１（ｔ）
ｖ１（ｔ）＝αｘｘ１（ｔ）＋αｖｖ１（ｔ

{
）

（１ａ）

式中：ｘ１（ｔ）∈Ｒ
ｎ
和 ｖ１（ｔ）∈Ｒ

ｎ
分别表示目标的

位置和速度，ｎ为空间维度；αｘ和 αｖ为阻尼系数。
在后面的分析和推导过程中，为便于描述，若没有

特别强调，令空间维度 ｎ＝１。令 ｎ＝１时得出的结
论通过 Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ积运算可扩展至高维空间。故目
标位置和速度可表示为：ｘ１（ｔ）∈Ｒ，ｖ１（ｔ）∈Ｒ。

智能体 ｉ（ｉ∈Ｆ）的动力学模型表示为
ｘｉ（ｔ）＝ｖｉ（ｔ）
ｖｉ（ｔ）＝αｘｘｉ（ｔ）＋αｖｖｉ（ｔ）＋ｕｉ（ｔ）＋ｄｉ（ｔ

{
）

（１ｂ）

１６９
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式中：ｘｉ（ｔ）∈Ｒ，ｖｉ（ｔ）∈Ｒ，ｕｉ（ｔ）∈Ｒ和 ｄｉ（ｔ）∈Ｒ
分别表示智能体 ｉ的位置、速度、控制输入和受到
的外部扰动。分系统（１ａ）、（１ｂ）组成系统（１），
系统（１）为一个领航跟随结构的多智能体系统。
系统（１）中智能体 ｋ的状态向量用 ηｉ（ｔ）＝

［ｘｉ（ｔ），ｖｉ（ｔ）］
Ｔ
（ｉ∈｛１，２，…，Ｎ｝）表示。对于任

何控制系统，其受到的扰动输入应当是有界的。

跟随者在跟踪领航者的同时需要形成特定的

队形，因此需要施加期望的编队指令，令 ｆＦ（ｔ）＝

［ｆＴ２（ｔ），ｆ
Ｔ
３（ｔ），…，ｆ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ
表示跟随者的编队向

量，其中，ｆｉ（ｔ）＝［ｆｉｘ（ｔ），ｆｉｖ（ｔ）］
Ｔ
。

实际的多智能体系统的编队运动任务中，障

碍物是广泛存在的，其会阻碍智能体运动、威胁智

能体安全或干扰智能体执行任务。结合实际，本

文把智能体分为实体类障碍物和区域类障碍物，

实体类障碍物会阻碍智能体运动，并会遮挡障碍

物对目标的跟踪，且通常遮挡半径略大于安全半

径；区域类障碍物表示一类特殊的区域，如军事背

景下的敌方无线探测或干扰区域，该类区域本身

不易被探测且不阻碍智能体运动。因此本文不考

虑对区域类障碍物的避撞控制，但其存在的电磁

场等会严重干扰智能体对目标的跟踪。本文把实

体类障碍物和区域类障碍物对智能体跟踪目标的

干扰作用统称为障碍物的遮挡作用。

实际的应用场景中，障碍物都有一定形状和

体积。本文中，障碍物 ｋ的三维空间位置用Ｏｋ（ｔ）
表示，其遮挡作用范围的半径用 ｒＯｋ表示，智能体

进入该范围时会丢失目标。用 ｄｓｃｏ１ｋ 表示智能体

对实体类障碍物 ｋ的感知距离，ｄｓａｆｅ１ｋ 表示障碍物

ｋ的安全距离，即当智能体与实体类障碍物的距
离小于 ｄｓｃｏ１ｋ 时会产生避障控制力，并认为距离等

于或小于 ｄｓａｆｅ１ｋ 时智能体会与障碍物碰撞。障碍物

的模型如图１所示，实体类障碍物建模见图 １（ａ）
和图１（ｂ），区域类障碍物建模见图１（ａ）。

图 １　障碍物模型

Ｆｉｇ．１　Ｍｏｄｅｌｓｏｆｏｂｓｔａｃｌｅｓ

１．３　编队跟踪的定义
多智能体编队实现目标跟踪是指：多智能体

系统中每个个体按照编队指令相互之间形成和保

持期望的相对位置关系，同时编队整体跟踪目标

的运动。如果把多智能体编队和目标看作整体，

则编队实现目标跟踪即该整体实现编队跟踪。基

于一致性理论，给出多智能体系统（１）的编队跟
踪的定义如下：

定义１　对于多智能体系统（１），如果对任意
有限的初始状态，有

ｌｉｍ
ｔ→∞
（ηｉ（ｔ）－ｆｉ（ｔ）－η１（ｔ））＝０　　ｉ∈ Ｆ

（２）
则称系统（１）可实现时变编队跟踪。

可以看出，多智能体系统（１）实现编队跟踪
控制是指系统中跟随者与目标之间的相对状态收

敛至期望值，该期望值通过编队向量给出，从而使

得系统中各跟随者之间形成和保持期望的相对状

态，同时跟随者形成的编队整体跟踪目标状态。

２　切换拓扑条件下的自抗扰时变编
队跟踪控制

　　本节研究扰动作用下多智能体系统对运动目
标的时变编队跟踪控制。后文针对障碍物遮挡作

用下系统丢失目标提出切换拓扑的控制策略。考

虑到该策略会影响编队跟踪控制，因此这里需要

研究切换拓扑下自抗扰时变编队跟踪控制问题。

２．１　控制协议设计
构造如下时变编队跟踪控制协议：

ｕｉ（ｔ）＝Ｋ∑
Ｎ

ｊ＝２
ｗｉｊσ（ｔ）（ｔ）［（（ηｉ（ｔ）－ｆｉ（ｔ））－

　　（ηｊ（ｔ）－ｆｊ（ｔ））］＋Ｋｗ
ｉ１
σ（ｔ）（ｔ）［（ηｉ（ｔ）－

　　ｆｉ（ｔ））－η１（ｔ）］－αｆｉ（ｔ）＋ｆ
·

ｉｖ（ｔ）－ｚｉ（ｔ）

（３）
式中：ｗｉｊσ（ｔ）表示标号为 σ（ｔ）的拓扑图中智能体 ｉ
与智能体 ｊ的作用权重；系数矩阵 α＝［αｘ，αｖ］由
系统动力学模型可以确定；Ｋ＝［ｋ１１，ｋ１２］为常系
数矩阵，需要设计算法进一步确定；ｚｉ（ｔ）为对智
能体 ｉ受到的外部扰动的补偿量，设计如下一阶
扩张状态观测器确定扰动补偿量 ｚｉ（ｔ）：
ｚｉ０（ｔ）＝ｚｉ（ｔ）＋αｘｘｉ（ｔ）＋αｖｖｉ（ｔ）＋ｕｉ（ｔ）－

　　βｉ１（ｚｉ０（ｔ）－ｖｉ（ｔ））
ｚｉ（ｔ）＝－βｉ２（ｚｉ０（ｔ）－ｖｉ（ｔ

{
））

（４）
式中：ｚｉ０（ｔ）为中间量；βｉ１和 βｉ２为观测器的参数。

在许多实际应用中，通常取 βｉ１＝２ωｉ０和 βｉ２＝ω
２
ｉ０，

其中 ωｉ０为状态观测器的采样频率，为保证估计结
果的精度，通常要求采样频率 ωｉ０不小于系统外部

２６９



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 姚辉，等：二阶多智能体系统自抗扰编队跟踪与避撞控制

扰动变化的频率 ωｉｄ。
时变编队向量 ｆＦ（ｔ）描述了智能体之间的队

形分布、变换和运动信息，设计和给出编队向量是

独立于编队跟踪控制协议的另一项重要工作。本

文通过设计如下的跟踪微分器给出一种编队指令

的设计方法：

ｘｉ（ｔ）＝ｖ

ｉ（ｔ）

ｖｉ（ｔ）＝－ａｍａｘｓｇｎｘｉ（ｔ）－Ｈ＋
ｖｉ（ｔ）ｖ


ｉ（ｔ）

２ａ( )
ｍａｘ

ｖｉ（ｔ）＝Ｌｉｍｉｔ（ｖ

ｉ（ｔ），－Ｖｍａｘ，Ｖｍａｘ










）

（５）
式中：Ｈ为期望位置与初始位置之间沿期望轨迹
的距离；ａｍａｘ为智能体的最大加速度；Ｖｍａｘ为智能

体最大速度；ｘｉ（ｔ）为智能体 ｉ在 ｔ时刻期望的位

置；ｖｉ（ｔ）为智能体 ｉ在 ｔ时刻期望的速度；函数
ｓｇｎ（·）为符号函数；函数 Ｌｉｍｉｔ（ｙ，ａ，ｂ）定义为

Ｌｉｍｉｔ（ｙ，ａ，ｂ）＝
ａ　　ｙ≤ ａ
ｙ　　ａ＜ｙ＜ｂ
ｂ　　ｙ≥

{
ｂ

上面设计的跟踪微分器（５）实际上是编队指
令生成器，通过其设计的编队向量具有以下特点：

１）面向实际应用。实际编队任务中系统的
期望轨迹是已知的，同时实际的多智能体的动力

学性能是有上界的，包括速度和加速度。跟踪微

分器（５）的设计充分考虑了上述实际约束。
２）速度最优性。跟踪微分器（５）实际上描

述了一种直线运动最速过程，根据 Ｈ的大小可分
为以下２种情况：①Ｈ≤Ｖ２ｍａｘ／ａｍａｘ时，被控运动物
体先以 ａｍａｘ加速运动至速度 ｖ（ｖ≤Ｖｍａｘ），再以

－ａｍａｘ减速运动至静止状态；②Ｈ＞Ｖ
２
ｍａｘ／ａｍａｘ时，被

控运动物体先以 ａｍａｘ加速运动，达到 Ｖｍａｘ后匀速
运动一段时间，再以 －ａｍａｘ减速运动至静止状态。
这种运动控制策略使得物体能以最短时间由起始

点运动至目标点，且保证物体在初始时刻和终止

时刻都是静止状态。

３）包含过渡过程。通过跟踪微分器给控制
输入提供过渡过程，从控制的角度看，其给系统提

供的编队指令速度信号是斜坡信号而非阶跃信

号，使系统的控制输入由零平滑增大，系统能基本

无超调跟踪输入指令
［２１］
，有利于系统的稳定。

需要注意的是，如果要通过编队指令使多智

能体系统保持期望队形沿直线运动，则可以直接

通过跟踪微分器（５）给出编队指令，即 ｆｉｘ（ｔ）＝

ｘｉ（ｔ），ｆｉｖ（ｔ）＝ｖ

ｉ（ｔ）。对于曲线运动编队指令，

需要做进一步的变换。以绕圆编队指令为例，需

要先计算绕圆轨迹的长度 Ｌ，即圆周长和绕圆圈
数的乘积。根据跟踪微分器（５）得到 ｘｉ（ｔ）和

ｖｉ（ｔ），再通过坐标转换得到圆周运动控制指令，
该设计过程在仿真部分进一步给出。

２．２　稳定性分析与证明
系统（１）是一个领航跟随结构的系统，其作

用拓扑的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵具有如下形式：

Ｌσ（ｔ） ＝
０ ０

ｌｌｆσ（ｔ） Ｌｆｆσ（ｔ[ ]
）

式中：ｌｌｆσ（ｔ）∈Ｒ
（Ｎ－１）×１

表示跟随者与领航者之间的

作用关系；Ｌｆｆσ（ｔ）∈Ｒ
（Ｎ－１）×（Ｎ－１）

表示跟随者之间的

作用关系；０表示任意行数和列数的零矩阵，其行
数和列数根据具体使用来确定。令 ηＦ（ｔ）＝

［ηＴ２（ｔ），η
Ｔ
３（ｔ），…，η

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ
，ｄＦ（ｔ）＝［ｄ

Ｔ
２（ｔ），

ｄＴ３（ｔ），…，ｄ
Ｔ
Ｎ（ｔ）］，ｚＦ（ｔ）＝［ｚ

Ｔ
２（ｔ），ｚ

Ｔ
３（ｔ），…，

ｚＴＮ（ｔ）］
Ｔ
…，ｚＴＮ（ｔ）］

Ｔ
，Ｂ１ ＝［１，０］

Ｔ
，Ｂ２ ＝［０，１］

Ｔ
。

在控制协议（３）的作用下，系统（１）的动力学模型
可表示为

η１（ｔ）＝（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２＋Ｂ２α）η１（ｔ）

ηＦ（ｔ）＝［ＩＮ－１（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２＋Ｂ２α）＋

　　（Ｌｆｆσ（ｔ）Ｂ２Ｋ）］ηＦ（ｔ）＋（ｌ
ｌｆ
σ（ｔ）Ｂ２Ｋ）η１（ｔ）＋

　　（ＩＮ－１Ｂ２Ｂ
Ｔ
２）ｆ
·

Ｆ（ｔ）－（Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ）Ｂ２Ｋ＋

　　ＩＮ－１Ｂ２α）ｆＦ（ｔ）＋（ＩＮ－１Ｂ２）（ｄＦ（ｔ）－ｚＦ（ｔ















））

（６）
式中：ＩＮ表示 Ｎ阶单位矩阵；表示矩阵之间的
Ｋｒｏｎｅｃｋｅｒ积运算。

假设１　在标号为 σ（ｔ）的作用拓扑 Ｇσ（ｔ）中，
对于每一个跟随者，至少存在一条由领航者通往

该跟随者的路径。

如果假设１成立，那么称 Ｇσ（ｔ）包含一个以领
航者为根的生成树。

引理１［２２］　如果假设 １成立，则 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩
阵 Ｌσ（ｔ）有且仅有一个零特征值，对应的特征向量
为１Ｎ（１Ｎ表示元素均为 １的 Ｎ维列向量），其他

Ｎ－１个特征值的实部和矩阵块 Ｌｆｆσ（ｔ）的特征值实
部一样，均大于零。

引理２［２３］　对任何正定矩阵 Φ１∈Ｒ
ｎ×ｎ
和对

称矩阵 Φ２∈Ｒ
ｎ×ｎ
，存在矩阵 ξ（ｔ）使得如下不等

式成立：

ξＴ（ｔ）Φ２ξ（ｔ）≤ λｍａｘ（Φ
－１
１ Φ２）ξ

Ｔ
（ｔ）Φ１ξ（ｔ） （７）

令 λｉ（Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ））（ｉ＝１，２，…，Ｎ－１）表示 Ｌ

ｆｆ
σ（ｔ）的

特征值，令 γｍｉｎσ（ｔ）＝ｍｉｎ｛Ｒｅ（λｉ（Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ）））｝。如果假

设１成立，则 γｍｉｎσ（ｔ）＞０。根据文献［２４］中的引理３

可知，对任意的 γσ（ｔ）∈（０，γ
ｍｉｎ
σ（ｔ）），存在一个对称

３６９
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正定矩阵 Γσ（ｔ）∈Ｒ
（Ｎ－１）×（Ｎ－１）

，该矩阵满足：

（Ｌｆｆσ（ｔ））
ＴΓσ（ｔ） ＋Γσ（ｔ）Ｌ

ｆｆ
σ（ｔ） －２γσ（ｔ）Γσ（ｔ） ＞０ （８）

令η（ｔ）＝［ηＴ１（ｔ），η
Ｔ
Ｆ（ｔ）］

Ｔ
，则式（６）可以表示

为

η
·

（ｔ） (＝ Ｂ１Ｂ
Ｔ
２＋Ｂ２α ０

０ ＩＮ－１（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２＋Ｂ２α







）
＋

　　Ｌσ（ｔ）Ｂ２ )Ｋ η（ｔ）－

　　
０

Ｌｆｆσ（ｔ）Ｂ２Ｋ＋ＩＮ－１Ｂ２[ ]αｆＦ（ｔ）＋
　　

０

ＩＮ－１Ｂ２Ｂ
Ｔ[ ]
２

ｆ
·

Ｆ（ｔ）＋

　　
０

ＩＮ－１Ｂ[ ]
２

（ｄＦ（ｔ）－ｚＦ（ｔ）） （９）

定义ψｉ（ｔ）＝ηｉ（ｔ）－ｆｉ（ｔ）（ｉ∈Ｆ），令 ψＦ（ｔ）＝

［ψＴ２（ｔ），ψ
Ｔ
３（ｔ），…，ψ

Ｔ
Ｎ（ｔ）］

Ｔ
，ψ（ｔ）＝［ηＴ１（ｔ），

ψＴＦ（ｔ）］
Ｔ
。在此基础上，有

η（ｔ）＝ψ（ｔ） [＋ ０
Ｉ２（Ｎ－１ ]

）

ｆＦ（ｔ） （１０）

　　将式（１０）代入式（９），可得

ψ
·

（ｔ）＝
Ｂ１Ｂ

Ｔ
２＋Ｂ２α ０

０ ＩＮ－１（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２＋Ｂ２α







）
ψ（ｔ）－

　　
０

Ｌｆｆσ（ｔ）Ｂ２Ｋ＋ＩＮ－１Ｂ２[ ]αｆＦ（ｔ）＋
　　

０

ＩＮ－１Ｂ２Ｂ
Ｔ[ ]
２

ｆ
·

Ｆ（ｔ）－
０

Ｉ２（Ｎ－１[ ]
）

ｆ
·

Ｆ（ｔ）＋

　　
０

ＩＮ－１Ｂ[ ]
２

（ｄＦ（ｔ）－ｚＦ（ｔ））＋

　　（Ｌσ（ｔ）Ｂ２Ｋ）ψ（ｔ） （１１）
　　根据 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵 Ｌσ（ｔ）的结构，可得

（Ｌσ（ｔ） Ｂ２Ｋ [） ０
Ｉ２（Ｎ－１ ]

）

＝
０

Ｌｆｆσ（ｔ）Ｂ２[ ]Ｋ （１２）

由 Ｂ１＝［１，０］
Ｔ
，Ｂ２＝［０，１］

Ｔ
可得

０

ＩＮ－１Ｂ２Ｂ
Ｔ[ ]
２

[－ ０
Ｉ２（Ｎ－１ ]

）

＝
０

ＩＮ－１Ｂ１Ｂ
Ｔ[ ]
１

（１３）

　　将式（１２）和式（１３）代入式（１１），得

ψ
·

（ｔ）＝
Ｂ１Ｂ

Ｔ
２＋Ｂ２α ０
０ ＩＮ－１（Ｂ１Ｂ

Ｔ
２＋Ｂ２α[ ]）ψ（ｔ）＋

　　
０

ＩＮ－１Ｂ１Ｂ
Ｔ[ ]２ ｆＦ（ｔ）－

０
ＩＮ－１Ｂ１Ｂ

Ｔ[ ]１ ｆ
·

Ｆ（ｔ）＋

　　
０

ＩＮ－１Ｂ[ ]
２
（ｄＦ（ｔ）－ｚＦ（ｔ））＋

　　（Ｌσ（ｔ）Ｂ２Ｋ）ψ（ｔ） （１４）
　　由引理１可得 Ｌσ（ｔ）１Ｎ＝０，即

ｌｌｆσ（ｔ） ＋Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ）１Ｎ－１ ＝０ （１５）

令 Ｔ ＝
１ ０
１Ｎ－１ ＩＮ[ ]

－１

， 则 Ｔ－１ ＝

１ ０
－１Ｎ－１ ＩＮ[ ]

－１

，结合式（１５），得

Ｔ－１Ｌσ（Ｔ）Ｔ＝
０ ０

０ Ｌｆｆσ（ｔ[ ]
）

定义 （ｔ）＝（ＩＮ－１Ｉ２）ψＦ（ｔ）－（１Ｎ－１Ｉ２）·

η１（ｔ）和 ζ（ｔ）＝［η
Ｔ
１（ｔ），

Ｔ
（ｔ）］Ｔ。可得 ζ（ｔ）＝

（Ｔ－１Ｉ２）ψ（ｔ），即
ψ（ｔ）＝（Ｔ Ｉ２）ζ（ｔ） （１６）

将式（１６）代入式（１４），再在等式两边同时左
乘 Ｔ－１Ｉ２，可得

ζ
·

（ｔ）＝
Ｂ１Ｂ

Ｔ
２＋Ｂ２α ０

０ ＩＮ－１（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２＋Ｂ２α







）
ζ（ｔ）＋

　　
０

ＩＮ－１Ｂ１Ｂ
Ｔ[ ]
２

ｆＦ（ｔ）－
０

ＩＮ－１Ｂ１Ｂ
Ｔ[ ]
１

ｆ
·

Ｆ（ｔ）＋

　　
０ ０

０ Ｌｆｆσ（ｔ[ ]
）

Ｂ２( )Ｋζ（ｔ）＋
　　

０
ＩＮ－１Ｂ[ ]

２

（ｄＦ（ｔ）－ｚＦ（ｔ））

由 ζ（ｔ）＝［ηＴ１（ｔ），Ｔ（ｔ）］Ｔ，可得

η
·

１（ｔ）＝（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２ ＋Ｂ２α）η１（ｔ） （１７）

·
（ｔ）＝（ＩＮ－１ （Ｂ１Ｂ

Ｔ
２ ＋Ｂ２α）＋

　　Ｌｆｆσ（ｔ） Ｂ２Ｋ） （ｔ）＋（ＩＮ－１ Ｂ１Ｂ
Ｔ
２）ｆＦ（ｔ）－

　　（ＩＮ－１ Ｂ１Ｂ
Ｔ
１）ｆ

·

Ｆ（ｔ）＋（ＩＮ－１ Ｂ２）·
　　（ｄＦ（ｔ）－ｚＦ（ｔ）） （１８）

完成控制协议（３）的设计还需要确定系数矩
阵 Ｋ。在给出定理１前先给出相应的算法流程。

算法１　切换拓扑条件下自抗扰时变编队跟
踪控制协议系数矩阵设计算法。

步骤１　判断系统中跟随者的编队指令ｆＦ（ｔ）
是否满足如下编队可行条件：

ｌｉｍ
ｔ→∞
（ｆ
·

ｉｘ（ｔ）－ｆｉｖ（ｔ））＝０　　ｉ∈ Ｆ （１９）

步骤 ２　对给定的参数 ε＞０，求解不等式
（Ｂ１Ｂ

Ｔ
２＋Ｂ２α）Ｐ＋Ｐ（Ｂ１Ｂ

Ｔ
２＋Ｂ２α）

Ｔ－Ｂ２Ｂ
Ｔ
２＋εＰ＜

０，得到对称正定矩阵 Ｐ。
步骤 ３　选择一个参数 δ，要求 δ＞１／（２珔γ），

其中 珔γ＝ｍｉｎ｛γσ（ｔ），σ（ｔ）∈｛１，２，…，ｐ｝｝。

步骤４　令 Ｋ＝－δＢＴ２Ｐ
－１
。

定理１　若假设１成立，在控制协议（３）的作
用下，如果编队可行条件（１９）满足，系统初始状
态和扰动均有界，切换拓扑的驻留时间 τ０＞ｌｎμ／

４６９
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ε，其中，μ＝ｍａｘ｛λｍａｘ（Γ
－１
珓ｉ Γ珓ｊ），珓ｉ，珓ｊ∈｛１，２，…，

ｐ｝｝，λｍａｘ（Γ
－１
珓ｉ Γ珓ｊ）为 Γ

－１
珓ｉ Γ珓ｊ的最大特征值。

则系统（１）可实现切换拓扑下自抗扰时变编
队跟踪。

证明　令
ψＴ（ｔ）＝（Ｔ Ｉ２）［η

Ｔ
１（ｔ），０］

Ｔ
（２０）

ψ珔Ｔ（ｔ）＝（Ｔ Ｉ２）［０，
Ｔ
（ｔ）］Ｔ （２１）

令［ηＴ１（ｔ），０］
Ｔ ＝ｅ１η１（ｔ），其中单位矩阵

ｅ１∈Ｒ
Ｎ
的第 １个元素为 １，其他元素为 ０。则由

式（２０）可得
ψＴ（ｔ）＝Ｔｅ１ η１（ｔ）＝１Ｎ η１（ｔ） （２２）
联立式（１７）、式（２０）和式（２１），可得
ψ（ｔ）＝ψＴ（ｔ）＋ψ珔Ｔ（ｔ） （２３）
式中：ψＴ（ｔ）和ψ珔Ｔ（ｔ）线性独立。由式（２２）和式（２３）
可得

ψ珔Ｔ（ｔ） [＝
０

ηＦ（ｔ）－ｆＦ（ｔ）－１Ｎ－１ η１（ｔ ]）
如果ｌｉｍ

ｔ→∞
ψ珔Ｔ（ｔ）＝０，则ｌｉｍ

ｔ→∞
（ηＦ（ｔ）－ｆＦ（ｔ）－

１Ｎ－１η１（ｔ））＝０，即式（２）成立。因此，如果
ｌｉｍ
ｔ→∞
ψ珔Ｔ（ｔ）＝０

则称系统（１）实现编队跟踪。由于 ＴＩ是非奇
异的，由式（２１）可知，通过ｌｉｍ

ｔ→∞
ψ珔Ｔ（ｔ）＝０可以

得到

ｌｉｍ
ｔ→∞

（ｔ）＝０

如果编队可行条件（１９）成立，那么

ｌｉｍ
ｔ→∞
（Ｂ１Ｂ

Ｔ
２ｆｉ（ｔ）－Ｂ１Ｂ

Ｔ
１ｆ
·

ｉ（ｔ））＝０　　ｉ∈ Ｆ

即

ｌｉｍ
ｔ→∞
（（ＩＮ－１Ｂ１Ｂ

Ｔ
２）ｆＦ（ｔ）－

　　（ＩＮ－１Ｂ１Ｂ
Ｔ
１）ｆ
·

Ｆ（ｔ））＝０
下面，首先考虑在切换拓扑下的如下系统的

稳定性问题。


·

（ｔ）＝（ＩＮ－１ （Ｂ１Ｂ
Ｔ
２ ＋Ｂ２α）＋

　　（Ｌｆｆσ（ｔ） Ｂ２Ｋ））（ｔ） （２４）
构造如下的分段 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ（ｔ）＝Ｔ（ｔ）（Γσ（ｔ） Ｐ
－１
）（ｔ） （２５）

式中：Γσ（ｔ）由不等式（８）限定；Ｐ通过算法１确定。
由于系统（１）的作用拓扑在所有时间间隔［ｔｋ，
ｔｋ＋１）（ｋ∈Ｎ）上是不变的，故函数 Ｖ（ｔ）是分段连
续的，即可在［ｔｋ，ｔｋ＋１）上对 Ｖ（ｔ）求导，即

Ｖ
·

（ｔ）＝Ｔ（ｔ）（Γσ（ｔ） ΩＢ ＋ΩＬ）（ｔ） （２６）

其中：ΩＢ ＝（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２ ＋Ｂ２α）

ＴＰ－１ ＋Ｐ－１（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２ ＋

Ｂ２α）；ΩＬ＝（Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ））

ＴΓσ（ｔ）（Ｂ２Ｋ）
ＴＰ－１＋Γσ（ｔ）·

Ｌｆｆσ（ｔ）Ｐ
－１Ｂ２Ｋ。将 Ｋ＝－δＢ

Ｔ
２Ｐ

－１
代入式（２６），得

Ｖ
·

（ｔ）＝Ｔ（ｔ）（Γσ（ｔ） ΩＢ ＋珡ΩＬ）（ｔ）
其中：

珡ΩＬ ＝ － δ（（Ｌｆｆσ（ｔ））
ＴΓσ（ｔ） ＋ Γσ（ｔ） Ｌ

ｆｆ
σ（ｔ））

Ｐ－１Ｂ２Ｂ
Ｔ
２Ｐ

－１
。

令 （ｔ）＝（ＩＮ－１Ｐ）
～
（ｔ），则

Ｖ
·

（ｔ）＝
～Ｔ
（ｔ）（Γσ（ｔ） 珦ΩＢ ＋珦ΩＬ）

～
（ｔ） （２７）

式中：珦ΩＢ＝Ｐ（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２ ＋Ｂ２α）

Ｔ ＋（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２ ＋Ｂ２α）Ｐ；

珦ΩＬ＝－δ（（Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ））

ＴΓσ（ｔ）＋Γσ（ｔ）Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ））Ｂ２Ｂ

Ｔ
２。由

算法１中 Ｐ满足的不等式，结合式（６）和式（２７），
可得

Ｖ
·

（ｔ）≤ 
～Ｔ
（ｔ）（Γσ（ｔ） （Ｂ２Ｂ

Ｔ
２ －εＰ））

～
（ｔ）－

　　 
～Ｔ
（ｔ）（２δγσ（ｔ）Γσ（ｔ） Ｂ２Ｂ

Ｔ
２）
～
（ｔ）

因为 δ＞１／（２珔γ）且 珔γ＝ｍｉｎ｛γσ（ｔ），σ（ｔ）∈｛１，
２，…，ｐ｝｝，故

Ｖ
·

（ｔ）＜
～Ｔ
（ｔ）（－εΓσ（ｔ） Ｐ）

～
（ｔ） （２８）

由 （ｔ）＝（ＩＮ－１Ｐ）
～
（ｔ）可得（ｔ）＝（ＩＮ－１

Ｐ）－１（ｔ），代入式（２８），可得在［ｔｋ，ｔｋ＋１）上，有

Ｖ
·

（ｔ）＜－εＴ（ｔ）（Γσ（ｔ） Ｐ
－１
）（ｔ）

即

Ｖ
·

（ｔ）＜－εＶ（ｔ）
已知系统的作用拓扑在任一时间间隔 ｔ∈

［ｔｋ，ｔｋ＋１）上是固定不变的，因此，有

Ｖ（ｔ）＜ｅ－ε（ｔ－ｔｋ）Ｖ（ｔｋ） （２９）

由于 （ｔ）是连续的，即 （ｔｋ）＝（ｔ
－
ｋ）。由

式（７）和式（２５）可得
Ｖ（ｔｋ）＜μＶ（ｔ

－
ｋ） （３０）

由式（２９）和式（３０）可得
Ｖ（ｔ）＜μｅ－ε（ｔ－ｔｋ）Ｖ（ｔ－ｋ） （３１）

因为 Ｖ（ｔ－ｋ）＜ｅ
－ε（ｔｋ－ｔｋ－１）Ｖ（ｔｋ－１），结合式（３１）

可得

Ｖ（ｔ）＜μｅ－ε（ｔ－ｔｋ－１）Ｖ（ｔｋ－１）
同理，可得

Ｖ（ｔ）＜μｋｅ－ε（ｔ－ｔ０）Ｖ（ｔ０） （３２）
因为０＜τ０≤ｔｋ＋１－ｔｋ，所以
ｔ－ｔ０≥ ｋτ０ （３３）

因为 μ＝ｍａｘ｛λｍａｘ（Γ
－１
珓ｉ Γ珓ｊ），珓ｉ，珓ｊ∈｛１，２，…，ｐ｝｝，

所以 μ≥１，结合式（３２）和式（３３）可得

Ｖ（ｔ）＜ｅｘｐ ｌｎμ
τ０
－( )ε[ ]ｔＶ（０）

如果驻留时间 τ０＞ｌｎμ／ε，则 ｌｉｍｔ→∞Ｖ（ｔ）＝０，即系

统（２４）是渐近稳定的。令 ＣＮ－１＝ＩＮ－１（Ｂ１Ｂ
Ｔ
２ ＋

Ｂ２α）＋（Ｌ
ｆｆ
σ（ｔ）Ｂ２Ｋ）。
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接下来考虑如下系统的稳定性问题：


·

（ｔ）＝ＣＮ－１（ｔ）＋（ＩＮ－１Ｂ２）（ｄＦ（ｔ）－ｚＦ（ｔ））
（３４）

对式（４）和 ｖｉ（ｔ）＝αｘｘｉ（ｔ）＋αｖｖｉ（ｔ）＋ｕｉ（ｔ）＋
ｄｉ（ｔ）进行 Ｌａｐｌａｃｉａｎ变换，得
ｕｉ（ｓ）－ｓｖｉ（ｓ）＝－ｄｉ（ｓ）－αｘｘｉ（ｓ）－αｖｖｉ（ｓ）

ｚｉ（ｓ）＝（βｉ１＋ｓ）ｚｉ０（ｓ）－ｕｉ（ｓ）－αｘｘｉ（ｓ）－

　　αｖｖｉ（ｓ）－βｉ１ｖｉ（ｓ）

ｓｚｉ（ｓ）＋βｉ２ｚｉ０（ｓ）－βｉ２ｖｉ（ｓ）＝










０

（３５）
由式（３５）可得
ｚｉ（ｓ）＝Ｇｉ（ｓ）ｄｉ（ｓ） （３６）

式中：Ｇｉ（ｓ）＝βｉ２／（ｓ
２＋βｉ１ｓ＋βｉ２）。取 βｉ１＝２ωｉ０和

βｉ２＝ω
２
ｉ０，则

Ｇｉ（ｓ）＝
ωｉ０
ｓ＋ωｉ

( )
０

２

（３７）

由式（３７）可得
ｄＦ（ｓ）－ｚＦ（ｓ）＝ｄｉａｇ｛（１－Ｇ２（ｓ）），
　　（１－Ｇ３（ｓ）），…，（１－ＧＮ（ｓ））｝ｄＦ（ｓ） （３８）
　　给出１范数和 Ｈ∞范数的定义分别为

Ｑ（ｓ） １ ＝ ｑ（ｔ） １ ＝ｍａｘｉ ∑
ｊ
∫０
∞

ｑｉｊ（ｔ）ｄ( )ｔ
ｙ（ｔ） ∞

＝ｍａｘ
ｉ
ｓｕｐ
ｔ≥０
ｙｉ（ｔ

{
）

式中：

ｑ（ｔ）＝－１［Ｑ（ｓ）］＝

　　

ｑ１１（ｔ） ｑ１２（ｔ） … ｑ１ｍ（ｔ）

ｑ２１（ｔ） ｑ２２（ｔ） … ｑ２ｍ（ｔ）

  

ｑｎ１（ｔ） ｑｎ２（ｔ） … ｑｎｍ（ｔ













）

表示一个 ｎ行 ｍ列的函数矩阵；
ｙ（ｔ）＝［ｙ１（ｔ），ｙ２（ｔ），…，ｙｎ（ｔ）］

Ｔ

表示一个 ｎ维函数向量。
定义

γ＝ （ｓＩ２（Ｎ－１） －ＣＮ－１）
－１ＢＮ－１ＦＮ－１（ｓ） １

χ（０） ＝ ｅＣＮ－１ｔ（０） ∞

ＢＮ－１ ＝ＩＮ－１ Ｂ２
ＦＮ－１（ｓ）＝ｄｉａｇ｛（１－Ｇ２（ｓ）），

　　（１－Ｇ３（ｓ）），…，（１－ＧＮ（ｓ













））｝

（３９）

由式（３４）、式（３６）、式（３８）和式（３９）可得

（ｔ） ∞ ≤ χ（０） ＋γｄＦ（ｔ） ∞
（４０）

若外部扰动有界，则存在正实数 αｉ和 δｄｉ
使得

ｄｉ（ｔ） ∞ ≤ αｉ ｕｉ（ｔ） ∞
＋δｄｉ （４１）

在式（４１）的基础上，存在正实数 α和 δｄ，满足：

ｄＦ（ｔ） ∞ ≤ α ｕＦ（ｔ） ∞
＋δｄ （４２）

根据式（３）、式（４）、式（１８）和式（３８），存在正实
数 δｕ１、δｕ２和 δｕ３，使得

ｕＦ（ｔ） ∞
＝δｕ１ （ｔ） ∞

＋δｕ２ ｄＦ（ｔ） ∞
＋δｕ３
（４３）

将式（４３）代入式（４２），则存在实数 χ和 χｆ使得

ｄＦ（ｔ） ∞ ≤ χ （ｔ） ∞
＋χｆ （４４）

如果 ωｉ０充分大，且 ＢＮ－１ １有界，则式（３９）的 γ
足够小。进一步地，由式（４０）和式（４４）可得

ｄＦ（ｔ） ∞ ≤
χχ（０） ＋χｆ
１－χγ

（ｔ） ∞ ≤
χ（０） ＋χｆγ
１－χ










γ

（４５）

由式（４５）可知存在正实数 χｍｄ和 χｍ使得

ｄＦ（ｔ） ∞ ≤ χｍｄ

（ｔ） ∞ ≤ χｍ
{



（４６）

由式（３４）、式（３９）和式（４６）可得
ｍａｘ
ｉ
ｉ（ｔ）≤ ｍａｘｉ ｃＴＮ－１，ｉｅ

ＣＮ－１ｔ（０） ＋γχｍｄ

式中：ｃＮ－１，ｉ表示一个维数为 Ｎ－１且第 ｉ行元素
为１，其他行为０的列向量。由上述分析可知，如
果系统（２４）渐近稳定，外部扰动和初始状态
（０）有界，则系统（３４）渐近稳定。

综上，对于式（１７）和式（１８），若假设 １成立，
在控制协议（３）的作用下，如果编队可行条件（１９）
满足，外部扰动和系统初始状态有界，且切换拓扑

的驻留时间 τ０＞ｌｎμ／ε，则可得 ｌｉｍ
ｘ→∞
ζ（ｔ）＝０，即系

统（１）可实现切换拓扑下自抗扰时变编队跟踪。
证毕

３　障碍物遮挡下的自抗扰时变编队
跟踪与避撞控制

３．１　基于目标跟踪优先级的切换拓扑控制策略
在很多实际应用中，多智能体系统以编队的

形式跟踪目标的同时会执行其他重要任务，例如，

无人机编队跟踪敌方地面运动目标，通常会携带

打击设备或环境感知设备以执行火力打击任务和

情报搜集任务。即对目标的跟踪通常是为其他重

要任务保障的，在实现目标跟踪的前提下，要求将

更多资源分配在其他任务中。本文将编队中直接

对目标进行识别和跟踪的智能体称为跟踪主体，

为了给其他特定任务节省资源，要求在任意时刻

编队中只存在一个跟踪主体。而根据前面建立的

障碍物模型，进入障碍物遮挡作用范围时，跟踪主

体会丢失目标。由于同一时刻只存在一个跟踪主

６６９
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体，一旦跟踪主体丢失，编队整体就会丢失目标。

针对该问题，本文提出如下的控制策略：当跟踪主

体进入障碍物作用范围时，按预先设定的规则会

有另一个智能体接替其作为跟踪主体。该策略既

解决了目标丢失问题，又能保证同一时刻只有一

个跟踪主体。该策略具体设计如下：

以系统（１）为研究对象，假设 ２号智能体为
初始的跟踪主体，当 ２号智能体进入障碍物作用
范围时，需根据某种规则确定另一个智能体作为

跟踪主体，为此本文提出一种划分目标跟踪优先

级的方法。

为 Ｎ－１个编队成员划分优先级，不失一般
性，假设从 ２号到 Ｎ号智能体优先级依次降低。
优先级高的智能体进入障碍物遮挡范围时，如果

下一优先级智能体未进入障碍物遮挡范围，则下

一优先级智能体替代其成为跟踪主体；若下一优

先级智能体也进入了障碍物遮挡范围，则继续按

照由高到低的优先级重复上述过程。一旦优先级

高的智能体离开障碍物遮挡范围，则立即重新成

为跟踪主体。

在上述控制策略的基础上，多智能体系统在

障碍物遮挡环境中的编队的目标跟踪问题就转换

为一种切换拓扑下的编队的目标跟踪问题，而拓

扑切换过程由障碍物的分布、编队运动以及目标

跟踪优先级划分标准等共同决定。

３．２　编队避撞控制
多智能体系统的避撞问题包括智能体之间的

避撞和避障问题。在环境信息预先未知的情况

下，全局路径规划算法无法应用于编队避障控制

和智能体之间的避撞控制，需要使用动态路径规

划算法
［３，２５］

。人工势场法是一种经典的在线路径

规划算法，具有良好的动态规划性能。下面以系

统（１）为研究对象，基于势场法设计编队避撞控
制器。

经典的人工势场法的基本思想是：认为实体

类障碍物和邻近智能体对进入其作用范围的受控

智能体存在斥力场作用，目标点对受控智能体存

在引力场作用，引力场与斥力场的合力场作用于

受控智能体，控制其运动。在编队跟踪问题中，编

队整体对目标的跟踪是通过编队跟踪控制协

议（３）实现的，因此只需要考虑斥力场作用。需
要注意的下，下面考虑三维空间中的编队跟踪与

避撞，即 ｎ＝３。
３．２．１　障碍物对智能体的斥力

实体类障碍物 ｋ对智能体 ｉ产生的斥力场
Ｕｉ，ｋ１ （ｔ）构造如下：

Ｕｉ，ｋ１ （ｔ）＝
ρ１
２

１
Δｄｉｋ（ｔ）

－ １
Δｄ( )

１

２

　 ｄｉｋ（ｔ）≤ ｄ
ｓｃｏ１
ｋ

０
{

其他

（４７）
式中：ρ１为避障增益系数；Δｄｉｋ（ｔ）＝ｄｉｋ（ｔ）－

ｄｓａｆｅ１ｋ ；Δｄ１＝ｄ
ｓｃｏ１
ｋ －ｄｓａｆｅ１ｋ ；ｄｉｋ（ｔ）为障碍物 ｋ和智能

体 ｉ之间的距离。根据式（４７）可以得到障碍物 ｋ
对智能体 ｉ产生的斥力表达式为
Ｆｉ，ｋ１ （ｔ）＝

　
１

Δｄｉｋ（ｔ）
－ １
Δｄ( )

１

ρ１
Δｄ２ｉｋ（ｔ）

ｎｉｋ（ｔ）　ｄｉｋ（ｔ）≤ｄ
ｓｃｏ１
ｋ

０
{

其他

（４８）
其中：ｎｉｋ（ｔ）为由障碍物 ｋ指向智能体 ｉ的单位向
量。假设障碍物的数量为 Ｍ，则智能体 ｉ受到所
有障碍物的斥力的合力为

Ｆｉ１（ｔ）＝∑
Ｍ

ｋ＝１
Ｆｉ，ｋ１ （ｔ） （４９）

３．２．２　编队成员之间的斥力
考虑多智能体系统编队成员之间的避撞时，

对于受控智能体，其他智能体相当于移动的障碍

物。考虑实际上智能体的尺寸和惯性问题，与障

碍物模型类似，用 ｄｓｃｏ２ｊ 表示智能体 ｊ的斥力场作

用范围，ｄｓａｆｅ２ｊ 表示智能体 ｊ的安全距离，即当其他

智能体与智能体 ｊ的距离小于 ｄｓｃｏ２ｊ 时会受到斥力

作用，距离等于 ｄｓａｆｅ２ｊ 时斥力大小为∞并认为小于

ｄｓａｆｅ２ｊ 时两智能体会碰撞。智能体 ｊ对智能体 ｉ的
斥力场作用会使得智能体 ｉ受到由智能体 ｊ指向
智能体 ｉ的斥力。智能体 ｊ对智能体 ｉ产生的斥
力场 Ｕｉ，ｊ２（ｔ）构造如下：

Ｕｉ，ｊ２（ｔ）＝
ρ２

ｅΔｄｉｊ（ｔ） －ｅΔｄ２
　 ｄｉｊ（ｔ）≤ ｄ

ｓｃｏ２
ｊ

０
{

其他

（５０）

式中：ρ２ 为编队成员之间的避撞增益系数；

Δｄｉｊ（ｔ）＝ｄｉｊ（ｔ）－ｄ
ｓａｆｅ２
ｊ ；Δｄ２＝ｄ

ｓｃｏ２
ｊ －ｄｓａｆｅ２ｊ ；ｄｉｊ（ｔ）为

智能体 ｉ与智能体 ｊ之间的距离。智能体 ｊ对智
能体 ｉ产生的斥力表达式为
Ｆｉ，ｊ２（ｔ）＝

　
ρ２

１
ｅΔｄｉｊ（ｔ）－ｅΔｄ( )２

２

ｅΔｄｉｊ（ｔ）ｎｉｊ（ｔ）　ｄｉｊ（ｔ）≤ｄ
ｓｃｏ２
ｊ

０
{

其他

（５１）

其中：ｎｉｊ（ｔ）为由智能体 ｊ指向智能体 ｉ的单位
向量。

智能体 ｉ受到的其他智能体的斥力的合力为

７６９
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Ｆｉ２（ｔ）＝∑
Ｎ－１

ｊ＝２，ｊ≠ｉ
Ｆｉ，ｊ２（ｔ） （５２）

３．３　时变编队跟踪与避撞控制
在障碍物位置分布预先未知的情况下，考虑

外部环境的扰动和障碍物对跟踪主体对目标跟踪

的遮挡作用，研究多智能体系统对运动目标的编

队跟踪和避撞控制问题。在第２节控制器设计研
究的基础上，提出如下障碍物遮挡环境中自抗扰

时变编队跟踪与避撞控制协议，即

ｕｉ（ｔ）＝ｕ

ｉ（ｔ）＋Ｆ

ｉ
１（ｔ）＋Ｆ

ｉ
２（ｔ） （５３）

式中：Ｆｉ１（ｔ）和 Ｆ
ｉ
２（ｔ）分别由式（４９）和式（５２）确

定；ｕｉ（ｔ）由控制协议（３）扩展至三维空间得到。
控制协议（４９）由编队跟踪控制项和避撞控

制项组成，当避撞控制项不为零时，ｕｉ（ｔ）≠
ｕｉ（ｔ），即在避撞过程中编队跟踪控制的效果是
得不到保证的。实际由于障碍物分布情况复杂多

样，强调始终保持固定队形与实时、灵活避撞相冲

突，即避撞过程中编队服从避撞需要而临时偏离

编队队形是合理的。综上，多智能体系统完成编

队跟踪和避撞任务需要满足两点要求：一是智能

体之间、智能体与实体障碍物之间距离必须时刻

大于对应的安全距离，即避撞能够实现；二是避撞

过程中不严格要求队形控制效果，但避撞结束后

应能够满足编队跟踪控制要求。

在系统（１）避撞过程结束后，ｕｉ（ｔ）＝ｕ

ｉ（ｔ）

成立，智能体在后续运动过程中无需考虑与实体

类障碍物的避撞问题，但仍可能存在区域类障碍

物的遮挡作用。这里给出如下假设。

假设２　系统（１）避撞过程结束后，在后续运
动过程中如下两种情况之一成立：

１）系统（１）不会受到障碍物遮挡作用。
２）系统（１）会受到区域障类碍物遮挡作用，

但障碍物的分布使得系统在该作用下系统切换拓

扑的驻留时间 τ０＞ｌｎμ／ε。
定理２　如果假设 １和假设 ２成立，在控制

协议（５３）作用下，如果编队可行条件（１９）满足，
外部扰动和系统初始状态有界，那么系统（１）能
够实现避撞，且在避撞结束后能够实现编队跟踪

控制。

证明　首先考虑避撞问题，基于势场理论，用
能量守恒的方法分析系统的避撞控制。

将系统（１）中所有跟踪目标的多智能体看作
一个子系统，记为系统（ａ）。根据控制协议（５３），
扰动可补偿的情况下，认为系统（ａ）只受 ３种外
力：目标的引力、实体障碍物的斥力和队形控制力，

系统（ａ）的内力为智能体之间的斥力，由协议（５１）

确定。根据势场理论，进入实体障碍物斥力作用

范围的智能体会具备对应的势能。

设初始时刻，系统（ａ）不在实体障碍物作用
范围，智能体 ｉ的速度为 ｖｉ（ｔ０），则系统（ａ）的总

动能为 Ｅｖ（ｔ０）＝
１
２∑

Ｎ

ｉ＝２
ｍ ｖｉ（ｔ０）

２，因障碍物斥

力场具备的势能为 Ｅｑ（ｔ０）＝０。设智能体 ｉ受到

目标的引力为 ＦｉＴ（ｔ），障碍物的斥力 Ｆ
ｉ
１（ｔ），队形

控制力为 ＦｉＦ（ｔ），其中 Ｆ
ｉ
Ｔ（ｔ）和 Ｆ

ｉ
Ｆ（ｔ）由协议（３）

确定，实体障碍物的斥力由协议（４８）确定。具体
地，ＦｉＴ（ｔ）由 Ｋｗ

ｉ１
σ（ｔ）（ｔ）［（ηｉ（ｔ）－ｆｉ（ｔ））－η１（ｔ）］

项确定，ＦｉＦ（ｔ）由 Ｋ∑
Ｎ

ｊ＝２
ｗｉｊσ（ｔ）（ｔ）［（ηｉ（ｔ）－ｆｉ（ｔ））－

（ηｊ（ｔ）－ｆｊ（ｔ））］－αｆｉ（ｔ）＋ｆ
·

ｉｖ（ｔ）确定。在 ｔ０时
刻后，外力做功会改变系统（ａ）的能量，其中
Ｆｉ１（ｔ）做功会转变为智能体 ｉ的斥力场势能。设
任意有限时刻 ｔ１（ｔ１≥ｔ０），智能体 ｉ的速度为
ｖｉ（ｔ１），此时系统（ａ）的总动能表示为 Ｅｖ（ｔ１）＝

１
２∑

Ｎ

ｉ＝２
ｍ ｖｉ（ｔ１）

２，势能为 Ｅｑ（ｔ１）。由能量守恒

定律，有

Ｅｖ（ｔ０）＋Ｅｑ（ｔ０）＋ＷＦｓｕｍ ＝Ｅｖ（ｔ１）＋Ｅｑ（ｔ１）

（５４）
式中：ＷＦｓｕｍ为在 ｔ０～ｔ１这段时间内所有智能体目
标牵引力和队形控制力做的总功。对于任何实际

系统，ＦｉＴ（ｔ）和 Ｆ
ｉ
Ｆ（ｔ）必然有界，故 ＷＦｓｕｍ

为有界常

量。由式（５４）可知，势能 Ｅｑ（ｔ１）有界，即智能体 ｉ
的势能有界，即

０≤
ρ１
２

１
Δｄｉｋ（ｔ１）

－ １
Δｄ( )

１

２

≤ Ｄ （５５）

式中：Ｄ为一个有界正数。由式（４８）、式（４９）和
式（５５）可得，Δｄｉｋ（ｔ１）＜Δｄ１且 Δｄｉｋ（ｔ１）＞０，即

ｄｉｋ（ｔ１）＞ｄ
ｓａｆｅ１
ｋ ，即智能体 ｉ在任意有限时刻 ｔ１不

会与实体障碍物 ｋ碰撞。
类比上面分析过程简要下面分析智能体之间

的避撞。智能体 ｉ受到的外力除了 Ｆｉ１（ｔ）、Ｆ
ｉ
Ｔ（ｔ）

和 ＦｉＦ（ｔ），还有其他智能体斥力 Ｆ
ｉ
２（ｔ）。智能体 ｉ

的动能用 Ｅｉｖ（ｔ）表示，根据势场理论，认为当它进
入其他智能体斥力作用范围时，就具备对应的势

能 Ｅｉｑ１（ｔ）。在任意有限时刻 ｔ２（ｔ２≥ｔ０），根据能量
守恒定律，有

Ｅｉｖ（ｔ０）＋Ｅ
ｉ
ｑ１（ｔ０）＋Ｗ

ｉ
Ｆｓｕｍ１

＝Ｅｉｖ（ｔ２）＋Ｅ
ｉ
ｑ１（ｔ２）

（５６）
式中：ＷｉＦｓｕｍ１为智能体 ｉ受到的外力做的总功，通

过前 面 的 分 析，可 知 ＷｉＦｓｕｍ１有 界。同 理，由

８６９
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式（５０）、式（５１）和式（５６）可得 ｄｉｊ（ｔ２）＞ｄ
ｓａｆｅ２
ｊ ，即

智能体 ｉ在任意有限时刻 ｔ２ 不会与智能体 ｊ
碰撞。

避撞过程结束后，ｕｉ（ｔ）＝ｕ

ｉ（ｔ），由定理 １，

如果假设１和假设２成立，在控制协议（５３）作用
下，若编队可行条件（１９）满足，外部扰动和系统
初始状态有界，则系统（１）可实现时变编队跟踪。

证毕

４　仿真实验

本节拟设计两组仿真实验检验所设计的控制

器的性能。仿真实验１的目的是检验自抗扰编队
跟踪控制器的编队跟踪效果和抗扰动效果，仿真

实验２的目的是检验基于目标跟踪优先级的切换
拓扑策略对于目标跟踪控制的改善效果。

考虑一个由３架四旋翼无人机组成的机群系
统，要求该机群在三维空间内以期望的时变编队

队形跟踪一个运动目标，其经过区域散布有 ３个
实体类障碍物和 ３个区域类障碍物，依次编号为
１～６。规定 ＸＯＹ平面表示水平面，ＯＺ方向表示
高度方向，长度单位默认为 ｍ。将机群系统和目
标看作一个多智能体系统，其动力学模型可用系

统模型（１）表示。目标为领航者，３架无人机为跟
随者，依次编号为１～４。初始状态下，２号无人机
为跟踪主体，系统通信拓扑如图２所示。

假设目标和各无人机的初始状态向量如表 １
所示，障碍物的分布如表２所示。

考虑编队指令为绕圆编队，下面根据跟踪

图 ２　系统初始作用拓扑

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｉｔｉａｌｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆｓｙｓｔｅｍ

表 １　目标和无人机的初始状态向量

Ｔａｂｌｅ１　ＩｎｉｔｉａｌｓｔａｔｅｖｅｃｔｏｒｓｏｆｔａｒｇｅｔａｎｄＵＡＶｓ

智能体 位置向量／ｍ 速度向量／（ｍ·ｓ－１）

目标 （０，０，０） （０，０，０．１）

２号无人机 （０，６，０） （０，０，０）

３号无人机 （ 槡－３３，－３，０） （０，０，０）

４号无人机 （槡３３，－３，０） （０，０，０）

表 ２　障碍物位置向量

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｖｅｃｔｏｒｓｏｆｏｂｓｔａｃｌｅｓ

实体类障碍物 位置向量／ｍ

１号障碍物 （０，－６，１）

２号障碍物 （ 槡－３３，３，６）

３号障碍物 （槡３３，３，６）
４号障碍物 （０，－６，１１）

５号障碍物 （ 槡－３３，３，１８）

６号障碍物 （槡３３，３，１８）

微分器（５）设计该指令，要求 ３架无人机在水平
面 ＸＯＹ内围绕初始圆心做半径为 ６的圆周运动。
实际应用中目标的运动轨迹和速度等信息预先未

知，因此机群飞行的时长未知。通过前面对跟踪

微分器（５）的描述可知，所设计的绕圆指令的特
点是：机群由静止状态以 ａｍａｘ沿预期圆形轨迹加
速至 ｖ，若机群编队飞行的时长足够大，则无人机
加速至 Ｖｍａｘ后匀速运动，最后减速至静止状态。
在仿真中为保证无人机由静止加速到最大绕圆速

度后保持该速度跟踪目标，将绕圆圈数设置为足

够大的数值５０，使得在仿真时长较短时无人机不
会出现减速状态。无人机 ｉ的编队向量设计
如下：

ｘｉ（ｔ）＝ｖ

ｉ（ｔ）

ｖｉ（ｔ）＝－ａ
ＸＹ
ｍａｘ (ｓｇｎ ｘｉ（ｔ）－２ＭＣπｒ＋

　　
ｖｉ（ｔ）ｖ


ｉ（ｔ）

２ａＸＹ )
ｍａｘ

ｖｉ（ｔ）＝Ｌｉｍｉｔ（ｖ

ｉ（ｔ），－Ｖ

ＸＹ
ｍａｘ，Ｖ

ＸＹ
ｍａｘ















）

Ｃ０＝
２
３π
（ｉ－１）

Ｃｉ（ｔ）＝Ｃ０＋ｘ

ｉ（ｔ）／ｒ

ｆＸｉｘ（ｔ）＝ｒｃｏｓＣｉ（ｔ）

ｆＸｉｖ（ｔ）＝－ｖ

ｉ（ｔ）ｓｉｎＣｉ（ｔ）

ｆ
·
Ｘ
ｉｖ（ｔ）＝－ｖ


ｉ（ｔ）ｓｉｎＣｉ（ｔ）－

　　［（ｖｉ（ｔ））
２／ｒ］ｃｏｓＣｉ（ｔ）

ｆｉｘ
Ｙ
（ｔ）＝ｒｓｉｎＣｉ（ｔ）

ｆｉｖ
Ｙ
（ｔ）＝ｖｉ（ｔ）ｃｏｓＣｉ（ｔ）

ｆ
·
Ｙ
ｉｖ（ｔ）＝ｖ


ｉ（ｔ）ｃｏｓＣｉ（ｔ）－［（ｖ


ｉ（ｔ））

２／ｒ］ｓｉｎＣｉ（ｔ























）

（５７）
式中：ＭＣ＝５０为绕圆圈数；ｒ＝６ｍ为半径；Ｖ

ＸＹ
ｍａｘ＝

２ｍ／ｓ为 ＸＯＹ平面内无人机合速度最大值；ａＸＹｍａｘ＝

１０ｍ／ｓ２为 ＸＯＹ平面内无人机合加速度最大值。

αｘ和 αｖ的取值会直接影响目标的运动，这里取

αｘ＝０．０１ｍ／ｓ
２
，αｖ＝－０．１ｍ／ｓ

２
，在此条件下，目

９６９
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标会沿高度方向做变速直线运动，目标的高度差

随时间变化曲线如图３所示。此外，通过式（５７）

不难得出 ｆ
·

ｉｘ（ｔ）＝ｆｉｖ（ｔ），即满足编队可行条件
（１９）。

避障控制参数选取情况如下：ρ１＝５，ｄ
ｓａｆｅ１＝

０．３５，ｄｓｃｏ１＝５，无人机之间避撞参数选取情况如
下：ρ２＝１，ｄ

ｓａｆｅ２＝０．４５，ｄｓｃｏ２＝５。实体类障碍物遮
挡半径为０．６，区域类障碍物遮挡半径为４。扩张
状态观测器参数 βｉ１＝４０，βｉ２＝４００。假设无人机
受到的外部扰动输入包含线性项和非线性项，三

维空间中无人机 ｉ扰动输入如下：
ｄｉＸ（ｔ）＝（４．８＋１．２ｉ）ｓｉｎｔ＋４．４ｉ－１．９

ｄｉＹ（ｔ）＝（２．２３＋１．２９ｉ）ｓｉｎｔ＋４．４ｉ－１．９

ｄｉＺ（ｔ）＝（２．５８＋１．３ｉ）ｓｉｎ（ｔ＋０．４π）＋３．２
{

ｉ

（５８）
根据算法１，取 ε＝０．１，δ＝２０，求得

Ｐ [＝
１．１８０３ －０．４５１２
－０．４５１２ ０． ]４０９５

Ｋ＝Ｉ３ ［－３２．２５７６，－８４．３８７８］

图 ３　目标高度变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ａｌｔｉｔｕｄｅｃｕｒｖｅｏｆｔａｒｇｅｔ

４．１　仿真实验１
仿真实验１侧重于检验自抗扰时变编队跟踪

控制器的编队跟踪效果和抗扰动效果，暂不研究

切换拓扑对目标跟踪的影响。基于控制变量的思

想，人为忽略障碍物对目标跟踪的遮挡作用。在

这种情况下，编队的跟踪主体一直是２号无人机。
设置两组对比实验 １１和 １２，区别在于实验 １２
中无人机控制协议中不包含扰动补偿项，而实

验１１控制协议中包含扰动补偿项。仿真时长均
为７０ｓ，实验结果如图４～图１１所示。

图４和图８分别为实验 １１和实验 １２中无
人机与目标位置轨迹，图中曲线颜色和无人机编

号的对应关系和图２统一，即黑色、红色、绿色和

图 ４　实验 １１中无人机与目标位置轨迹

Ｆｉｇ．４　ＰｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆＵＡＶｓａｎｄ

ｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１１

蓝色分别对应 １、２、３和 ４号无人机，图 ５、图 ９、
图１３、图１４、图１８和图１９均采用这种对应关系。
由图８（ｃ）可以看出，在外部扰动（５８）作用下，
３架跟随者无人机的轨迹明显不重合并且与编队
指令描述的同心圆轨迹相差较大；对比之下，

图４（ｃ）中机群的轨迹重合度较好且贴近于编队
指令描述的轨迹，说明在扰动作用下机群的编队

控制会受到影响，但通过所设计的抗扰控制器可

以有效抑制这种影响。

０７９
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图 ５　实验 １１中无人机与目标高度差曲线

Ｆｉｇ．５　ＣｕｒｖｅｓｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１１

图 ６　实验 １１中无人机与障碍物距离曲线

Ｆｉｇ．６　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｏｂｓｔａｃｌｅｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１１

图 ７　实验 １１中无人机之间距离曲线

Ｆｉｇ．７　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１１

图 ８　实验 １２中无人机与目标位置轨迹

Ｆｉｇ．８　ＰｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆＵＡＶｓａｎｄ

ｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１２

１７９
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图 ９　实验 １２中无人机与目标高度差曲线

Ｆｉｇ．９　ＣｕｒｖｅｓｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１２

图 １０　实验 １２中无人机与障碍物距离曲线

Ｆｉｇ．１０　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｏｂｓｔａｃｌｅｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１２

图 １１　实验 １２中无人机之间距离曲线

Ｆｉｇ．１１　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１２

　　通过图４（ｂ）和图８（ｂ），可初步看出实验 １１
中跟随者无人机对目标的跟踪效果优于实验 １２
中的跟踪效果，而图 ５和图 ９进一步描述了机群
编队跟踪控制效果。图９中曲线全程处于明显的
振荡状态，并且振荡曲线的中值明显不为零，即无

人机在扰动作用下无法正常跟踪目标。对比之

下，图５中曲线在部分时间段内有比较明显的振
荡，这是由避撞导致的正常现象，但在避撞结束

（约５０ｓ）后，无人机与目标高度差保持在很小的
范围，说明无人机编队对目标跟踪效果良好。

图６和图１０分别为实验１１和实验１２中无
人机与障碍物距离实时图，可以看出整个过程中

无人机与实体类障碍物的距离始终大于安全距

离。图７和图１１分别为实验１１和实验１２中无
人机之间距离实时图，可以看出机间距离明显大

于机间安全距离。两组对比结果检验了所设计的

控制协议中避撞部分的有效性。

通过上述对实验 １１和实验 １２结果的对比
分析，在不考虑障碍物对目标跟踪的遮挡作用的

情况下，所设计的控制器体现出良好的编队跟踪

控制、避撞控制和抗扰动控制效果。

４．２　仿真实验２
考虑障碍物对无人机跟踪目标的遮挡作用，

采取基于目标跟踪优先级的切换拓扑策略使得机

群能够持续跟踪目标。首先针对本文仿真实验中

的多智能体系统确定如下目标跟踪优先级：

２号 ～４号无人机的优先级依次下降。根据该优
先级，多智能体系统切换拓扑规则如表３所示，对
应拓扑如图１２（ａ）～（ｃ）所示。

设计一组对比实验 ２１和２２。实验２１采用
上述切换拓扑控制策略；实验 ２２不采用该策略，
即当２号无人机被遮挡后，其他无人机不会替代其
成为跟踪主体，此时系统的拓扑图如图１２（ｄ）

２７９
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表 ３　作用拓扑的切换规则

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｒｕｌｅｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓ

障碍物对无人机的遮挡情况 通信拓扑

２号无人机未被遮挡，其他无人机被遮
挡或未被遮挡

Ａ

２号无人机被遮挡，３号无人机未被遮
挡，４号无人机被遮挡或未被遮挡

Ｂ

２号和３号无人机均被遮挡，４号无人机
未被遮挡

Ｃ

图 １２　作用拓扑的集合

Ｆｉｇ．１２　Ｓｅｔｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓ

所示，只有当２号无人机脱离遮挡范围后，编队整
体才有可能恢复对目标的跟踪。实验 ２１和 ２２
中无人机受到外部扰动（５８）的作用，控制协议中
包含扰动补偿项。仿真时长均为 ７０ｓ，实验结果
如图１３～图２２所示。

图１３和图１８分别为实验 ２１和实验 ２２中
无人机与目标位置轨迹。由图１８可以看出，如果
跟随者无人机对 １号无人机的跟踪受障碍物遮
挡，机群的编队控制效果同样受到间接影响而变

差；对比图１３和图１８可以看出，通过采用切换拓
扑策略，这种影响会得到抑制；实际上对比图４和
图１３可发现，后者的编队控制效果与前者很
接近。

图１４和图１９分别为实验 ２１和实验 ２２中
无人机与目标高度差实时图，图 １４与图 ５类似，
避撞过程会引起目标跟踪效果变差，但避撞结束

后跟踪效果较好。实验 ２２中，在机群避撞结束
后，２号无人机进入区域障碍物遮挡范围就会丢
失目标，导致编队整体也丢失了目标，从图 １９可
以看出，５０ｓ后的编队跟踪目标的效果相对图 １４
明显变差。

通过图１５和图２０、图１６和图２１可以看出，

图 １３　实验 ２１中无人机与目标位置轨迹

Ｆｉｇ．１３　ＰｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆＵＡＶｓａｎｄ

ｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２１

图 １４　实验 ２１中无人机与目标高度差曲线

Ｆｉｇ．１４　ＣｕｒｖｅｓｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２１
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图 １５　实验 ２１中无人机与障碍物距离曲线

Ｆｉｇ．１５　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｏｂｓｔａｃｌｅｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２１

图 １６　实验 ２１中无人机之间距离曲线

Ｆｉｇ．１６　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２１

图 １７　实验 ２１中作用拓扑切换过程

Ｆｉｇ．１７　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓｉｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２１

图 １８　实验 ２２中无人机与目标位置轨迹

Ｆｉｇ．１８　ＰｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｏｆＵＡＶｓａｎｄ

ｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２２
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图 １９　实验 ２２中无人机与目标高度差曲线

Ｆｉｇ．１９　ＣｕｒｖｅｓｏｆａｌｔｉｔｕｄｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｔｈｅｔａｒｇｅｔｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２２

图 ２０　实验 ２２中无人机与障碍物距离曲线

Ｆｉｇ．２０　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓａｎｄ

ｏｂｓｔａｃｌｅｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２２

在两组实验中避撞控制效果均比较理想，机间距

离以及无人机与障碍物距离均大于安全值。

图１７和图２２分别展示了实验２１和实验２２
中系统的通信拓扑切换情况。通过上述结果对比

分析可知，障碍物的遮挡作用会使编队跟踪控制

效果变差，尤其会对目标跟踪产生显著影响。通

过采取基于目标跟踪优先级的切换拓扑控制策略

可以抑制上述影响，所设计的控制器体现出良好

的编队跟踪控制、避撞控制和抗扰动效果。

图 ２１　实验 ２２中无人机之间距离曲线

Ｆｉｇ．２１　ＣｕｒｖｅｓｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶｓｉｎ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２２

图 ２２　实验 ２２中作用拓扑切换过程

Ｆｉｇ．２２　Ｓｗｉｔｃｈｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｉｎｔｅｒａｃｔｉｏｎ

ｔｏｐｏｌｏｇｉｅｓｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２２

５　结　论

本文研究了障碍物遮挡环境中存在外部扰动

时多智能体系统对运动目标的自抗扰时变编队跟

踪与避撞控制。在设计控制器时，分别利用自抗

扰理论和基于目标跟踪优先级的切换拓扑策略削

弱外部扰动影响和障碍物遮挡的影响。对运动目

标的编队跟踪在军民领域应用广泛，而本文考虑

的外部扰动作用和障碍物遮挡作用在实际编队任

务中十分常见，因此研究成果具有较强的理论意

５７９
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义和应用价值。仿真结果表明，本文设计的控制

器具有良好的控制性能。

本文针对相关问题进行了理论方面的初步探

索，实际的多智能体系统编队成员间的通信数据

和对目标、障碍的探测数据均为离散量，因此将本

文形成的理论成果应用到工程当中还需要做离散

化处理，并结合应用要求和硬件特点进一步改进

算法。同时，在后续理论研究中需要进一步考虑

系统的时延、丢包等通信问题对控制效果的影响，

使研究成果更好地面向实际应用。
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　第 ５期 姚辉，等：二阶多智能体系统自抗扰编队跟踪与避撞控制
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　作者简介：

　姚辉　男，硕士研究生。主要研究方向：多无人机编队控制。

席建祥　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：复杂系

统控制、切换系统控制、群系统控制。
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一种基于图论的机场空域无人机流量控制方法

崔恺１，曾国奇２，３，，林伟１，全权４
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　　摘　　　要：城市物流无人机机场需具有同时起降多架无人机的能力，针对中小型垂直
起降无人机设计了一种单入口单出口、航路交叉、多停机坪的机场模型，提出了一种基于图论

的飞行安全优先的流量控制方法。根据机场内无人机飞行状态，控制无人机进离场时间，规划

出机场内飞行航路，保证无人机飞行安全。仿真结果表明：该流量控制方法可以确保无人机在

机场空域内安全有序飞行；分别测试了面积不同的机场进场与进离场运行容量，在单个停机坪

面积一定时，停机坪数量越多进场容量越大，但进离场容量反而越小；因此在设计机场时，在给

定的机场面积情况下，需要合理规划停机坪数量。

关　键　词：城市物流无人机；机场；流量控制；容量评估；图论
中图分类号：Ｖ３５１．２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９７８１０

　　近年来，国内外快递业务量剧增与人力成本
的飙升，无人配送技术具有广阔的应用前景。无

人机配送直线距离最短、运输效率高，对复杂服务

场景有较好的适应能力，无人机投递包裹的能力

已经在多次实验中得到了证实
［１］
，因此用无人机

解决 “最后一公里”的问题，是未来的有效

选择
［２３］
。

美国是无人机物流的先驱阵地，无人机物流

始于美国亚马逊公司，２０１３年亚马逊公司公布无
人机计划 ＰｒｉｍｅＡｉｒ，ＵＰＳ、谷歌等公司与美国邮政
等对无人机物流进行了大量研究与测试；欧洲各

国发展迅速，自２０１３年起不断进行相关布局与测
试。亚马逊公司在英国完成了从仓库直接向用户

家中传递产品的测试
［４］
，ＤＨＬ使用其 Ｐａｒｃｅｌｃｏｐｔｅｒ

无人机交付紧急医疗用品
［５］
，瑞士邮政的无人机

为医院提供实验室样本等
［６］
。

中国无人机物流从追赶到领跑，２０１３年顺丰

进行无人机测试并进入试运行，２０１７年起顺丰与
京东相继获得空域批文

［７８］
，苏宁、中通等企业实

现了物流无人机的试飞以至首次派送
［９］
。

无人机应用于城市物流前景广阔，能够有效

处理城市物流“最后一公里”难题。城市内物流

要求无人机具有更高的灵活性与安全性，多旋翼

无人机与垂直起降无人机均可实现悬停与垂直起

降，机动性能优异，转向灵活，对机场要求较低，适

合中短距物流配送，是城市物流的极佳选择。

当前中国市面上的无人机机场，如一飞智控

的“梧桐”自动化无人机机场、讯蚁的无人枢纽站

ＲＨ１与顺丰无人机快递接驳机场等［１０］
，均能实现

单次单架无人机的起降。但上述无人机机场实际

上只是无人机的自动接收设备，前一架无人机离

开机场之后，后续无人机才能降落。在真实的物

流场景中，“机场”将是物资库存区、中转站或配

送站，需具有同时起降多架无人机的能力。在机

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 崔恺，等：一种基于图论的机场空域无人机流量控制方法

场区域无人机密度较大时，需要设计应用于城市

物流场景的机场与合理的流量控制方法，保证无

人机在机场区域的飞行安全并提高通行效率。

文献［１１］提出了一种单入口单出口、航路交
叉、多停机坪的机场模型。机场中使用无约束的

停机坪基本模型
［１２］
，即任意一架无人机可以进入

任意一座停机坪，机场中各停机坪面积相等。针

对该类机场模型提出了一种保证安全、效率优先

的无人机机场流量控制方法，实现了无人机在机

场的安全有序飞行。但该方法对无人机的控制精

度要求较高，实际情况下可能因干扰因素影响存

在安全隐患，同时文献［１１］没有考虑需要紧急降
落的无人机的调度问题。

本文是对笔者课题组研究成果
［１１］
的改进和

拓展。在文献［１１］的基础上提出一种基于图论
安全优先的机场空域流量控制方法，可实现同时

段多架次垂直起降无人机的起降
［１３］
，并为需要紧

急降落的无人机设计了降落通道和流量控制方

法。通过测试机场运行容量与机场内飞行无人机

之间最小距离评估了所提方法的有效性。

１　问题描述

对一个可同时停放多架垂直起降无人机的机

场，若任意时刻只有一架无人机起飞或降落，只需

使无人机从机场入口沿直线飞行至停机坪上方或

从停机坪上方沿直线飞行至机场出口。但若有一

架以上无人机在机场中飞行，则存在无人机相撞

的风险。因而需要预先设置可用航道，令无人机

在机场中沿规划出的航道飞行，并设计无人机模

型，模拟无人机在机场航路的飞行。

１．１　机场航路图模型设计

本文涉及到的无人机起降方式为垂直起降，

机场航路中确定存在节点包括出口、入口、停机坪

节点与停机坪上方节点。仅靠上述节点的连接来

组成机场内部航路无法保证无人机的飞行安全，

因此需要设置一部分节点作为连接停机坪上方节

点与出入口的中间节点。

机场区域整体呈矩形，每块停机坪区域为正

方形，无人机停放于停机坪中心。设机场有 ６个
停机坪，机场航路图设计如图 １所示［１１］

。机场只

有１个入口、１个出口，机场内有多个停机坪，且
航路交叉。图 １中实心点表示机场节点；空心点
表示停机坪与停机坪上方节点；实线表示机场中

的航路；虚线表示停机坪区域的航路。

上述机场航路图可视为由线连接的点集，可

图 １　机场航路示意图［１１］

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｆｉｅｌｄｒｏｕｔｅ［１１］

采用图论模型
［１４］
来表示。用无向图 Γ＝（Ｎ，Ｅ）

表示机场航路图模型，Ｎ表示机场所有节点，Ｅ
Ｎ２表示 Ｎ中各节点之间是否有路径直接相连，即
表示机场所有航段。

机场节点数量为 ｎＮ，机场航段数量为 ｎＥ，则

图 Γ节点可枚举表示为［Ｎ（ｉ）］ｎＮｉ＝１，其中１＜ｎＮ∈

Ｚ＋；图 Γ航段可表示为［Ｅ（ｉ）］
ｎＥ
ｉ＝１，其中 １＜ｎＥ∈

Ｚ＋。任意航段均可以其两侧节点表示为 Ｅ（ｊ）＝
｛Ｎｓ（ｊ），Ｎｅ（ｊ）｝∈Ｅ，其中 Ｎｓ（ｊ），Ｎｅ（ｊ）∈Ｎ。

令机场航路图图论模型为 Γ，则得到 Γ中航
路图步骤如下：

步骤 １　获取所有机场节点坐标，设共有 ｎＮ
个节点（１＜ｎＮ∈Ｚ＋），编号为 ｉ的节点为 Ｎ（ｉ），
坐标为 ｐｗｐ，ｉ。

步骤２　获取 Γ的邻接矩阵 Ａ，Ａ为 ｎＮ阶对
称方阵，Ｅ（Ｇ）是图 Γ中航路的集合，Ａ的值可表
示为

Ａ（ｉ，ｊ）＝
１　　（Ｎ（ｉ），Ｎ（ｊ））∈ Ｅ（Ｇ）
０　　（Ｎ（ｉ），Ｎ（ｊ）） Ｅ（Ｇ{ ）

（１）

步骤３　将距离作为航路图的权值。根据节
点坐标位置与节点之间连通关系，计算得到带距

离权值的邻接矩阵 ＧＡ，ＧＡ为 ｎＮ阶对称方阵，其
值如下所示：

ＧＡ（ｉ，ｊ）＝
ｐｗｐ，ｉ－ｐｗｐ，ｊ　　 Ａ（ｉ，ｊ）＝１

０ Ａ（ｉ，ｊ）＝{ ０
（２）

该矩阵包含了各节点之间的相对位置及连通

关系，通过对 ＧＡ进行处理可实现对机场空域进
行流量控制。

１．２　无人机模型
若能保证无人机飞行安全，则无人机的飞行

与其大小、形状无关，即可将无人机视为一个质

点。假定机场空域有 Ｍ 架无人机，满足如下
模型：

ｐＵ，ｉ ＝ｖｉ
ｖｉ ＝－ｌｉ（ｖｉ－ｖｄ，ｉ

{
）

（３）

９７９
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式中：ｌｉ∈Ｒ＋；ｐＵ，ｉ∈Ｒ
３
与 ｖｉ∈Ｒ

３
分别表示第 ｉ架

无人机的位置与速度；ｖｄ，ｉ为第 ｉ架无人机的期望
速度，ｉ＝１，２，…，Ｍ。

２　流量控制方法设计

要实现无人机在机场内有序飞行，需要对进

场与离场的无人机进行流量控制，规定无人机何

时可以进入机场空域。无人机在进场或离场飞行

前，应规划出航路后沿航路飞行。为保证无人机

飞行安全，在为无人机规划航路应需避开可能发

生冲突的航段。规避这部分航段之后，可能无法

规划出有效航路，起降延误，无人机需要在入口或

停机坪处等待。

本文的流量控制方法主要包括航路规划方法、

延时策略与航路图更新３个部分，以得到无人机的
进离场时间与路径。从无人机准备进场或离场到

飞行结束，流量控制方法整体流程如图２所示。
即在规划出有效航路后对航路图进行更新，

航路无效时延时等待；在无人机飞行过程中，在满

足一些条件时继续对航路图进行更新。本文设计

的流量控制方法还要为需要紧急降落的无人机提

供降落的方案。

图 ２　流量控制流程图

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｆｌｏｗｃｏｎｔｒｏｌ

２．１　航路规划方法设计

本文中采用基于 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法［１５］
的方法规划

路径。Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法是一种使用广度优先搜索解
决赋权有向图的单源最短路径问题的优化方法，

可以满足需求。机场航路不存在负权边，满足Ｄｉ
ｊｋｓｔｒａ算法使用条件。

机场中航路由无向图 Γ中的边组成，设无人
机 Ｕｋ的航路中第 ｉ航段表示为 Ｅｋ（ｉ），则航路可
表示为 ＲＥ，ｋ＝［Ｅｋ（１），Ｅｋ（２），…，Ｅｋ（ｎｘ）］，ｎｘ为
航路中边的数量。但使用航路中的节点序列比使

用边表示航路更加方便。对于航路中前后相接的

航段，前方航段起点即为后方航段终点。沿无人

机飞行方向，航段 Ｅｋ（ｊ）前方为 Ｅｋ（ｊ＋１），设
Ｅｋ（ｊ）的起点为 Ｎｓ（Ｅｋ（ｊ）），终点为 Ｎｅ（Ｅｋ（ｊ）），
则 Ｎｅ（Ｅｋ（ｊ））＝Ｎｓ（Ｅｋ（ｊ＋１）），其中 １≤ｊ≤ｎＥ∈
Ｚ＋。设使用节点编号表示的 Ｕｋ航路为 ＲＮ，ｋ，
ＲＮ，ｋ＝Ｎ（ＲＥ，ｋ）＝［Ｎｓ（Ｅｋ（１）），Ｎｅ（Ｅｋ（１）），
Ｎｅ（Ｅｋ（２）），…，Ｎｅ（Ｅｋ（ｎｘ））］。

在设计机场时采用无约束的停机坪模型，进

场规划时，以入口节点为起点，以各个停机坪节点

为终点。用 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法逐个计算出在无向图 Γ
中从入口到每一座停机坪的最短路径，所有路径

中最短的一条为进场路径 ＲＮ，ｋ；若有多条路径长
度相等且最短，选择航路序列中同等位置但节点

编号最小的一条。如图 ３所示的加粗实线，在机
场中没有其他无人机时，无人机 Ｕ１ 进场路径
ＲＮ，１＝［Ｎ（４），Ｎ（１），Ｎ（５），Ｎ（２１）］；Ｕ２进场路
径 ＲＮ，２＝［Ｎ（４），Ｎ（７），Ｎ（１０），Ｎ（２３）］。

离场航路规划以当前所处停机坪节点为起

点，以机场出口为终点，直接利用 Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法得
出离场路径。

图 ３　机场进场航路规划示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｆｉｅｌｄａｒｒｉｖａｌｒｏｕｔｅｐｌａｎｎｉｎｇ

２．２　飞行延时策略设计
设 Ｕｋ接收到进场或离场指令的时间为 ｔｓ，ｋ，

并在该时间点为无人机规划路径。若无可用路

径，起降延时，并在一段时间后再次规划航路，直

到航路可用。设 Ｔ为当前时刻，Ｕｋ在当前时刻总
延时为 Ｔｄ，ｋ，每次增加的延时时间为 ｔｓｔｅｐ，ｋ，从开始
等待到飞行流程如下所示。

Ｔ←ｔｓ，ｋ
Ｔｄ，ｋ←０
ｗｈｉｌｅ　航路无效　ｄｏ
　ｉｆＴ＝ｔｓ，ｋ　ｔｈｅｎ

０８９
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　　ｔｓ，ｋ←ｔｓ，ｋ＋ｔｓｔｅｐ，ｋ　∥延时起降
　　Ｔｄ，ｋ←Ｔｄ，ｋ＋ｔｓｔｅｐ，ｋ　∥总延时增加
　Ｔ←Ｔ＋１
ｅｎｄｗｈｉｌｅ
ｐｒｉｎｔＴｄ，ｋ　∥记录总延时
Ｔｄ，ｋ←０　∥规划完毕，延时归零

设计延时策略目的如下：

１）禁止进场时后方无人机超越前方等待的
无人机。

２）使延时等待最久的无人机尽早进场或
离场。

上述目的通过改变无人机每次延时 ｔｓｔｅｐ，ｋ来
实现。设置一个较小的 ｔｓｔｅｐ１，一个较大的 ｔｓｔｅｐ２，令
ｔｓｔｅｐ２≥２ｔｓｔｅｐ１。当存在多架无人机进场延时或离场
延时，延时最久的无人机 ｔｓｔｅｐ，ｋ＝ｔｓｔｅｐ１，其余无人机
ｔｓｔｅｐ，ｋ＝ｔｓｔｅｐ２。设在当前时刻进场延时或离场延时
的无人机数量为 ｎＵ，ｄ，机场中全部的无人机数量
为 ｎＵ，ｔｔｌ。无人机处于进场延时还是离场延时可通
过判断 Ｕｋ实时位置 ｐＵ，ｋ得出。判断进场或离场
时 Ｕｋ实时 ｔｓｔｅｐ，ｋ策略如图４所示。

无人机规划出航线后延时时间 Ｔｄ，ｋ清零，因
此 Ｔｄ，ｋ＞０即表示 Ｕｋ处于延时状态。在确定 Ｕｋ
为进场或离场之后通过图４所示策略确定所有处
于延时状态 Ｕｋ的 ｔｓｔｅｐ，ｋ。注意进场与离场无人机
之间的延时计算互不影响，将两类无人机的延时

时间分开比较。

图 ４　ｔｓｔｅｐ，ｋ实时计算策略

Ｆｉｇ．４　Ｒｅａｌｔｉｍｅｃｏｍｐｕｔｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙｏｆｔｓｔｅｐ，ｋ

２．３　机场航路图更新方法设计
机场航路图更新根据无人机的飞行状态、实

时位置等信息，将机场中部分航段中断或恢复。

如机场中已有无人机 Ｕ１飞行，后续进场的 Ｕ２规
划航路时受Ｕ１影响不能经过一部分航路，则对于
Ｕ２该部分航路被中断。被中断的航路在满足某
些条件下（如 Ｕ１降落或离场）应被恢复，使该部

分航路能够重复使用。本节为全文重点研究内

容。与文献［１１］中的方法不同，本文设计的航路
图更新方法确保无人机在机场空域的飞行安全。

若 ＧＡ（ｉ，ｊ）＝０，说明航点 Ｎ（ｉ）与 Ｎ（ｊ）之间
不存在航路。航路图更新仅指对原有的航路变

化，不允许产生新的航路。设去掉中断的航路后，

剩余机场航路矩阵为 ＧＡ，ｒ，ＧＡ，ｒ也是对称矩阵。
中断航路时 ＧＡ，ｒ对应位置归零，恢复航路时 ＧＡ，ｒ
对应位置恢复原值。则无人机经过机场，不断更

新航路图的过程实质上是将 ＧＡ，ｒ中的值不断归零
与恢复原值。

为保证无人机的飞行安全，规定任意时刻同

航段上最多只有 １架无人机，不考虑无人机间纵
向安全距离。因此在为无人机规划完成航路之

后，规划出的航路应被中断。但若 ２架无人机航
线存在公共节点，且可能在相近的时间到达该公

共点，仍旧存在安全隐患。

文献［１１］中为了防止在公共节点处发生冲
突，先规划出一条航线，预估无人机按当前速度沿

航线飞行时在公共节点是否发生冲突。若并无冲

突，则这条航线就是在空域内的航路；否则重新规

划航路。一旦无人机没有按照当前速度飞行或受

其他因素干扰，便可能发生意料之外的冲突。

为进一步提高飞行安全性能，在规划有效航

路后，本文将 ＧＡ，ｒ中所有已规划出航路中节点为
端点的航段全部中断，可以保证所有无人机的航

路不存在公共点，使 ２架无人机的航路不存在交
集。可以在无人机 Ｕｋ飞过整条航路后恢复因 Ｕｋ
被中断的所有航路。但上述策略飞行效率较低，

因此规定 Ｕｋ每经过一个节点，在 ＧＡ，ｒ中恢复以该
节点为端点的航段，前方航段除外。在规划完成

航路后中断航路，无人机在机场内飞行过程中恢

复航路。

若有多架无人机在机场内飞行，可能有部分

航段被重复中断，若不进行处理，任意一架无人机

经过该航段端点节点后，会将该航段恢复。该航

段此时可能不应恢复，仍旧存在安全隐患。用标

志位矩阵 ＧＦ记录航段被中断的次数，ＧＦ将与邻
接矩阵 Ａ共同判断各个航段是否可以中断或恢
复，令初始值 ＧＦ＝Ａ。ＧＦ（ｉ，ｊ）＝１表示节点 ｉ，ｊ
之间航路为通，否则说明该航路不存在或已中断。

整个机场运行过程中，在 ＧＦ满足一定条件
下，对 ＧＡ，ｒ进行更新。无人机规划出有效航路之
后，若 ＧＦ（ｉ，ｊ）＝１，则中断航路，且使 ＧＦ（ｉ，ｊ）＝０；
若 ＧＦ（ｉ，ｊ）≤０且原本存在航路（即 Ａ（ｉ，ｊ）＝１），
说明 该 航 路 已 被 中 断，只 需 使 ＧＦ（ｉ，ｊ）＝

１８９
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ＧＦ（ｉ，ｊ）－１。无人机飞过一个航点时，若以该节点
为端点的航段对应的 ＧＦ（ｉ，ｊ）＝０，则恢复航路，且
使 ＧＦ（ｉ，ｊ）＝１；若 ＧＦ（ｉ，ｊ）＜０且原本存在航路，
只需使 ＧＦ（ｉ，ｊ）＝ＧＦ（ｉ，ｊ）＋１。注意 ＧＦ为对称矩
阵，在更新 ＧＦ（ｉ，ｊ）时需要同步更新 ＧＦ（ｊ，ｉ）。

为防止无人机通过停放有无人机的停机坪上

方航点，停机坪区域航路需进行特殊处理。

无人机进场航路图更新步骤如下：

步骤１　设 Ｕｋ的进场航路为 ＲＮ，ｋ＝［Ｎ（ｉ１），
Ｎ（ｉ２），…，Ｎ（ｉｒ）］，在 ＧＦ对应值满足条件时，

ＧＡ，ｒ（ｉｍ，ｉｎ）＝

０　　　　　Ｎ（ｉｍ）∈［Ｎ（ｊ）］
ｉｒ
ｊ＝ｉ１
，

Ｎ（ｉｎ）∈［Ｎ（ｊ）］
ｎＮ
ｊ＝１，

ＧＦ（ｉｍ，ｉｎ）＝１

ＧＡ，ｒ（ｉｍ，ｉｎ）













其他

（４）
ＧＡ，ｒ对称，将 ＧＡ，ｒ（ｉｎ，ｉｍ）一同修改，并对 ＧＦ

同时进行更新。规划出有效航路后，将所有以

ＲＮ，ｋ中节点为端点的航段中断，并进行标记。
步骤２　无人机飞至停机坪区域航路前，每

经过一个节点，恢复以该节点为端点的航段，该节

点沿飞行方向前方航段不恢复。Ｕｋ经过航点

Ｎ（ｉａ）时（Ｎ（ｉａ）∈［Ｎ（ｉ）］
ｉｎ－２
ｉ＝ｉ２
，ｐＵ，ｋ－ｐｗｐ，ｉａ ＜ｖｋ／

２），ＧＡ，ｒ表达式如下：
ＧＡ，ｒ（ｉａ，ｉｎ）＝

　　

ｐｗｐ，ｉａ－ｐｗｐ，ｉｎ 　ｎ≠ａ＋１，ｉｎ∈［Ｎ（ｊ）］
ｎＮ
ｊ＝１，

ＧＦ（ｉａ，ｉｎ）＝０，

Ａ（ｉａ，ｉｎ）＝１

ＧＡ，ｒ（ｉａ，ｉｎ）













其他

（５）
同理，将 ＧＡ，ｒ（ｉｎ，ｉａ）一并修改并对 ＧＦ进行更

新，恢复的航路不包括 Ｎ（ｉａ）到下一航点的航段。
若无人机 Ｕ１与 Ｕ２位置如图 ３所示，剩余航路图
如图５所示。

步骤３　为避免后续无人机进入已被占据的
停机坪，规定无人机到达航路中的停机坪节点

图 ５　机场剩余航路示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｆｉｅｌｄｒｅｍａｉｎｉｎｇｒｏｕｔｅ

Ｎ（ｉｒ－１）与 Ｎ（ｉｒ）时不恢复停机坪区域航路，也不
改变停机坪区域航段的标志位。

停机坪与停机坪上方航点在进场航路中为最

后两位，在无人机进场直到起飞离开停机坪的过

程中均需保持航路中断的状态，直到无人机起飞

后才会恢复。进场航路图更新流程如图６所示。
离场航路图更新与进场时类似。但在规划航

路前，需先将无人机所在停机坪区域航路全部恢

复，否则无法规划出可用航路。若规划出航路无

效，则需再次中断该停机坪区域所有航段，到下个

离场时间点再次恢复。更新过程中需符合 ＧＦ矩
阵的限制，并对 ＧＦ进行更新。航路图更新步骤
与进场时步骤 １、２相同，但在步骤 ２时可以一直
飞离出口节点。离场时航路图更新流程如图 ７
所示。

与入口相连的航段有两条，虽然两条航段

在航路规划时被中断，但无人机进场后在规划

航路之外的航段会立即恢复，因此无人机可以

连续进场；但与出口相连的航段直到无人机离

场才能恢复，因此同时段只能实现 １架无人机
起飞离场。

图 ６　进场航路图更新流程图

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｉｒｆｉｅｌｄａｒｒｉｖａｌｒｏｕｔｅｍａｐｕｐｄａｔｅ

２．４　无人机紧急降落方法设计
在正常飞行以外，若无人机运输的是需要紧

急处理的物品或者无人机自身状态不佳，无人机

需要紧急降落，机场应设计降落通道。对于此类

无人机，需要遵循如下原则：

２８９
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图 ７　离场航路图更新流程图

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｉｒｆｉｅｌｄｄｅｐａｒｔｕｒｅｒｏｕｔｅｍａｐｕｐｄａｔｅ

１）确保无人机飞行安全。
２）使无人机尽快降落。
因此，无人机紧急降落航路应沿最短路径飞

行至停机坪区域。无人机在机场以外的空域飞行

时高度高于机场航路，因此设计紧急航路高度高

于正常飞行航路，且航线从入口直接飞行至停机

坪上方。

在入口及各停机坪上方航点上方增加一个航

点作为紧急降落航路，如图８所示。

图 ８　紧急降落机场航路示意图

Ｆｉｇ．８　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｆｉｅｌｄｒｏｕｔｅｆｏｒ

ｅｍｅｒｇｅｎｃｙｌａｎｄｉｎｇ

当无人机需要紧急降落时，从紧急入口进入。

航路规划方法与进场时的航路规划方法相同。由

于部分紧急降落的航路夹角较小，若有无人机连

续紧急降落，紧急入口附近存在安全隐患。因此

规定前一架无人机从紧急入口进入时，将以紧急

入口为端点的航段全部中断，在该无人机飞过安

全距离后恢复该部分航路。

３　性能测试
３．１　评估指标

对于有人机，扇区容量评估在空域安全与空

域设计等方面非常重要
［１６］
，是影响空中交通系统

安全和效率的核心因素
［１７］
。本文方法虽针对可

垂直起降的无人机设计，与有人机差别很大，但空

域容量仍是机场性能的重要指标。

实验中通过测试机场的运行容量
［１８］
来评估

机场性能，运行容量是指在可接受的延误水平下，

空域系统单位时间所能服务的最大航空器架次。

仿真时使用无人机进场间隔，即每隔多长时间进

场１架无人机来表示机场容量。在确保无人机飞
行安全时，通过调整无人机的进场间隔时间，得到

可接受平均延误时长（以下简称平均延时）时的

间隔，该间隔对应机场运行容量。测量进场与进

离场间隔时间与平均延时的曲线，并找出对应机

场运行容量的进场间隔时间。

无人机之间的距离可以最直观地表示空域系

统的安全性能，机场运行时场内无人机的最小距

离是机场安全性能的重要指标。在本文设计的流

量控制方法中，一段航路同时段最多只有 １架无
人机经过，不需要设计纵向安全距离，令安全距离

为无人机直径的２倍即可。
实验通过测试任意时刻场内飞行的无人机之

间距离的最小值来评估流量控制方法的安全性

能，若任意时刻的无人机重心最小距离均大于安

全距离，则该方法可以确保无人机飞行安全。

测试机场性能时只针对正常飞行的无人机进

行实验。因为机场性能的测试是在无人机流量很

高的极端情况下进行的测量，而无人机紧急降落

是在机场实际运行时的功能。在机场内有空闲停

机坪时，需要紧急降落的无人机降落延时可以忽

略不计，只需要测试此种情况下无人机之间的安

全性能。

３．２　仿真实验
实验分别对拥有３座、６座与 １２座停机坪的

机场进行测试。每座停机坪为边长 １０ｍ的正方
形区域，停机坪节点位于区域中心。３种机场的

３８９
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停机坪排布分别为一行三列、二行三列、三行四

列。航路高 １０ｍ，入口与出口节点与左上方、右
上方的２座停机坪正对（６座停机坪机场示意图
见图 １）。无人机在机场内匀速飞行，速度为
０．４ｍ／ｓ，进场间隔均匀。无人机处于等待状态时
每次延时时间为 １０ｓ；若有多架无人机处于延时
状态，后进入等待状态的无人机每次延时时间为

２０ｓ。入口处在前一架无人机飞出１０ｓ后，方允许
后续无人机进场。停机坪上方航点到四周航段距

离为５ｍ，该距离需要能够确保无人机之间的飞行
安全，因此设无人机直径为１．５ｍ，无人机之间安全
距离为３ｍ。仿真开始时，机场中没有无人机。

测试紧急降落的安全性能时，用少数紧急降

落无人机与多数正常飞行无人机按照一定进场间

隔在图８所示的机场中进行测试。
３．２．１　进场容量测试

无人机只进场不离场，不考虑停机坪承载量

的情况下，每座停机坪在无人机降落后恢复停机

坪区域航线，等待后续无人机降落。

分别在３座、６座、１２座停机坪的３种机场通
过２０架、５０架、１００架无人机，调整无人机进场间
隔并计算每架无人机平均延时。设进场时允许的

平均延时为 ２５ｓ。进场间隔时间平均延时关系
如图９所示。

图９中横虚线为允许的延误水平（２５ｓ），与
３条曲线交点的横坐标即为对应运行容量的进场
间隔时间。３种机场无人机进场间隔时间分别在
大于２３ｓ、１６ｓ与１４ｓ时可以满足允许的延误。

图 ９　间隔时间平均延时（进场）

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｔｅｒｖａｌｖｅｒｓｕｓａｖｅｒａｇｅｄｅｌａｙｇｒａｐｈｏｆａｒｒｉｖａｌ

３．２．２　进离场容量测试
分别在３种机场通过１５架、３０架、６０架无人

机，调整进场间隔时间并分别计算进场平均延时、

离场平均延时与平均总延时，无人机在降落４０ｓ后
准备起飞。设允许的平均总延时为５０ｓ。３种机场
进离场间隔时间平均延时关系如图１０所示。

３种机场进场间隔时间平均总延时如图 １１
所示。

图 １０　间隔时间平均延时（进离场）

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｔｅｒｖａｌｖｅｒｓｕｓａｖｅｒａｇｅｄｅｌａｙｏｆ

ａｒｒｉｖａｌａｎｄｄｅｐａｒｔｕｒｅ

图 １１　间隔时间平均总延时（进离场）

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｔｅｒｖａｌｖｅｒｓｕｓａｖｅｒａｇｅｔｏｔａｌｄｅｌａｙｏｆ

ａｒｒｉｖａｌａｎｄｄｅｐａｒｔｕｒｅ

３种机场无人机进场间隔时间分别在大于
７０、７５与１０５ｓ时可以满足允许的延误。对于有
１２座停机坪的机场，在平均延时可接受的情况
下，对机场中停机坪的利用率非常低。

３．２．３　进场安全性能测试
分别使用达到３种机场运行容量时的进场间

隔时间与１０ｓ的间隔时间，使用与测试运行容量
时相同数量的无人机流，测试进场时无人机之间

的最短相距距离，结果如图１２所示。
图１２纵坐标为仿真各个时刻所有机场内飞

行中的无人机最短相距距离。图 １２（ａ）和
图１２（ｂ）分别为进场间隔时间达到进场容量时和
间隔时间为１０ｓ时各个机场内所有飞行中的无人
机不同时刻的最短相距距离。２组数据中任意时
刻最短相距距离均大于４ｍ，大于安全距离。
３．２．４　进离场安全性能测试

分别使用达到３种机场运行容量时的进场间
隔时间与２０ｓ的间隔时间，使用与测试运行容量

４８９
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时相同数量的无人机流，测试进离场时无人机之

间的最短相距距离，结果如图１３所示。
图１３（ａ）为间隔时间达到进场运行容量时各

个机场内所有飞行中的无人机不同时刻的最短相

距距离，图１３（ｂ）为间隔时间为 ２０ｓ时不同时刻
的最短相距距离。２组数据中任意时刻最短相距
距离均大于４ｍ，大于安全距离。

图 １２　运行时间无人机最短相距距离（进场）

Ｆｉｇ．１２　Ａｒｒｉｖａｌｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｖｅｒｓｕｓｔｈｅｓｈｏｒｔｅｓｔ

ｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｄｒｏｎｅｓ

图 １３　运行时间无人机最短相距距离（进离场）

Ｆｉｇ．１３　Ａｒｒｉｖａｌａｎｄｄｅｐａｒｔｕｒｅｒｕｎｎｉｎｇｔｉｍｅｖｅｒｓｕｓｔｈｅ

ｓｈｏｒｔｅｓｔｄｉｓｔａｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｄｒｏｎｅｓ

３．２．５　紧急降落安全性测试
保持正常飞行的无人机进场间隔时间为

１００ｓ，一共通过 １０架正常飞行的无人机，紧急降
落的无人机数量从１架增加到 ５架，分别在第 １、
３、５、７、９架正常飞行的无人机之后从紧急入口进
场，计算仿真过程中的最小距离。测试结果如

表１所示。
表 １　紧急降落最小距离

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｉｎｉｍｕｍｄｉｓｔａｎｃｅｄｕｒｉｎｇｅｍｅｒｇｅｎｃｙｌａｎｄｉｎｇ

紧急降落架次 １ ２ ３ ４ ５

最小距离／ｍ １１．９ １０．６ １０．６ １０．６ １０．６

　　表１表明紧急降落时的最小距离均远大于安
全距离。

３．３　结果说明
图９结果表明，在保证无人机飞行安全时，机

场内停机坪数量越多，其进场运行容量越大。

图１０结果表明，无人机进离场时增大进场间
隔时间，进场平均延时会快速降低，但对离场平均

延时影响不大。这是由于在设计的流量控制策略

下，同时刻只允许１架无人机起飞，此时其他准备
离场的无人机被迫延时等待。在进场平均延时趋

向于０ｓ时，离场平均延时快速降低，这是由于此
时无人机进场频率很低，机场内同时存在的无人

机数量较少，对需要离场的无人机限制大幅减小，

使离场平均延时快速降低。

图１１结果表明，在确保飞行安全时，机场内
停机坪数量越多，其进离场运行容量越小。其结

果与进场相反，分析后发现，任意１架无人机规划
出离场航路后，会阻塞住出口节点直到离开机场，

同时刻只允许１架无人机离场，影响了离场效率，
且机场越大，在机场中等待的无人机数量越多，无

人机在机场内飞行时间越长，使平均延时越高。

图１２与图１３结果表明，所有机场中，无论是
进场或者进离场，无人机之间的最短相距距离均

超过安全距离，说明本文所设计的流量控制方法

能够保证无人机的飞行安全。

表１表明本文设计的紧急降落方法是安全可
行的，在机场正常使用时，能够为需要紧急降落的

无人机提供通道。

４　结　论

１）本文针对城市物流场景设计了一种单入
口单出口、航路交叉、多停机坪的无人机机场模

型，并就此模型提出一种基于图论的中小型垂直

起降无人机的流量控制方法，实现了同时段多架

次无人机在机场中安全起降，并为需要紧急降落

的无人机提供降落通道。

２）所提方法能够实现对垂直起降固定翼无
人机与多旋翼无人机在设计机场区域的流量控

制，保证无人机在机场空域的飞行安全，算法鲁棒

性较高。

３）设计机场时应设计较大的停机坪，不宜使
机场内停机坪数量过多。较小的停机坪会降低机

场的安全性能，过多的停机坪会影响无人机进离

场效率，降低机场容量。

４）安全优先的流量控制方法能够确保无人
机的飞行安全，但由于同时刻只允许 １架无人机

５８９
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起飞，影响了无人机飞行效率，降低机场运行容

量。因此，在后续工作中，应实现同时段多架无人

机的离场飞行，进一步提高机场运行容量。

５）所提方法与文献［１１］设计的效率优先的
流量控制方法均能实现无人机在机场的安全飞

行。２种方法在无人机离场时都会在出口发生阻
塞，因而运行容量相接近。安全优先的方法最小

距离要大于效率优先的方法，且对无人机控制精

度要求较低，安全性能优于效率优先的方法。

６）所提方法在规划航路时就保证了机场内
无人机的飞行安全。若无人机机场规划时，采用

本文设计的机场模型，均可使用本文提出的流量

控制方法。无论机场大小与出入口数量，都可以

保证机场内无人机的飞行安全。若存在多个出

口，需要判断无人机从哪个出口离场；若出入口数

量较多，在从机场出入口到外部航路的飞行过程

中需要进行更加缜密的防冲突判断，后续研究将

考虑存在多个出入口的情况中机场和空中的流量

调度。
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　第 ５期 崔恺，等：一种基于图论的机场空域无人机流量控制方法
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　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆Ｄ Ｐｒｏｇｒａｍ ｏｆＣｈｉｎａ（ＳＱ２０１７ＹＦＧＸ０４０１１０）；ＢｅｉｊｉｎｇＭｕｎｉｃｉｐａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔ

（Ｚ１８１１００００３２１８０１５）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｅｎｇｇｕｏｑｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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单频 ＲＴＫ动态精度检测法及实验验证
孙艺轩１，蔚保国２，杨东凯１，，杜毅１，汉牟田１

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．卫星导航系统与装备技术国家重点实验室，石家庄 ０５００００）

　　摘　　　要：单频 ＲＴＫ技术在高精度测绘、无人驾驶等领域有着广泛应用，针对单频
ＲＴＫ的动态定位精度量化问题，提出了一种易于操作、适用地域广、不需要额外辅助设备的单
频 ＲＴＫ动态精度检测法。首先，在地面建立基准直线；然后，沿基准直线以走停模式测量 ＲＴＫ
静态、动态组合数据，将静态数据利用整体最小二乘法拟合得到检核直线，并以此为参考评定

动态定位精度；最后，进行可靠性检验。精度评定时，以动态点到检核直线的平均偏离作为动

态精度指标，采用间距误差作为检验所提方法可靠性的指标。实验结果表明，所提方法具有较

高的可靠性，可以准确量化单频 ＲＴＫ约２～５ｃｍ的动态定位精度。
关　键　词：卫星导航；单频 ＲＴＫ；定位精度；低成本；精度分析
中图分类号：Ｐ２２８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９８８０６

　　随着全球导航卫星系统（ＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎ
ＳａｔｅｌｌｉｔｅＳｙｓｔｅｍ，ＧＮＳＳ）的发展，单频 ＲＴＫ（Ｒｅａｌ
ＴｉｍｅＫｉｎｅｍａｔｉｃ）技术在高精度测绘、精密农业、变
形监测、无人驾驶等领域逐渐得到广泛应用

［１２］
。

单频 ＲＴＫ采用载波相位差分技术，静态定位可以
达到厘米级的精度

［３］
。而对于动态定位精度的

量化判定，大多采用高精度仪器组合验证低精度

模块的方法，或借助辅助设施，或与网络 ＲＴＫ结
果进行比较。例如，文献［４］利用战术级 ＧＮＳＳ＋
ＩＮＳ组合导航系统 ＰＯＳ３１０，将 ＧＮＳＳＲＴＫ／ＩＮＳ双
频紧组合结果与其中单频数据解算结果进行对比

求解精度，得到常规固定解三维精度约 ５ｃｍ。文
献［５］采用 Ｐｉｋｓｉ定位模块，借助铁轨与旋转支架
进行实验求解 ＲＴＫ精度，判定三维动态精度约
３～５ｃｍ。文献［６］利用实验场地附近 ＩＧＳ站数据
后处理解算的位置为标准，判定单频 ＲＴＫ平面定
位精度在 ３ｃｍ以内，高程定位精度低于 １０ｃｍ。
上述做法一般需要的仪器设备较多，覆盖范围较

局限。针对上述问题，本文提出一种无需额外辅

助设备、适用地域较广的单频 ＲＴＫ动态精度检测
法。该方法仅利用２台ＧＮＳＳ接收机构成ＲＴＫ系
统，无需惯性导航设备等进行辅助测量。动态定

位精度的评定借助实验流程中部分静态数据的计

算结果，因此不必在 ＣＯＲＳ站、ＩＧＳ站附近场地进
行测试。实验证明，本文方法具有较高的可靠性，

可以准确量化单频 ＲＴＫ动态厘米级的定位精度。

１　单频 ＲＴＫ定位模型

基于高精度载波相位观测量，单频 ＲＴＫ技术

是一种实时动态高精度定位技术
［７］
。常用双差

观测模型，其卫星轨道、钟差等残余误差可以忽略

不计
［８］
。对于短距离用户，可以不考虑电离层、

对流层等大气残差
［９］
。ＲＴＫ单频双差观测原理

如图１所示。
流动站 ｕ和基准站 ｒ同时追踪卫星 ｉ和卫星

ｊ，定义这２个站在同一时刻对卫星ｉ、卫星ｊ的单
差载波相位测量值为 （ｉ）ｕｒ、

（ｊ）
ｕｒ，由它们所组成的

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005015&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 孙艺轩，等：单频 ＲＴＫ动态精度检测法及实验验证

图 １　ＲＴＫ单频双差观测原理示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＲＴＫｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

ｄｏｕｂｌｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅ

双差载波相位测量值定义为

（ｉｊ）ｕｒ ＝
（ｉ）
ｕｒ －

（ｊ）
ｕｒ （１）

双差载波相位观测方程与双差伪距观测方程

分别为
［１０］

（ｉｊ）ｕｒ ＝λ
－１ｒ（ｉｊ）ｕｒ ＋Ｎ

（ｉｊ）
ｕｒ ＋ε

（ｉｊ）
ｆ，ｕｒ （２）

ρ（ｉｊ）ｕｒ ＝ｒ
（ｉｊ）
ｕｒ ＋ε

（ｉｊ）
ρ，ｕｒ （３）

式中：（ｉｊ）ｕｒ为双差载波相位测量值；λ为卫星信号

的载波波长；ｒ（ｉｊ）ｕｒ 为卫星到接收机的几何距离差；

Ｎ（ｉｊ）ｕｒ为双差整周模糊度；ε
（ｉｊ）
ｆ，ｕｒ为双差载波测量值噪

声；ρ（ｉｊ）ｕｒ 为双差伪距测量值；ε
（ｉｊ）
ρ，ｕｒ为双差伪距测量

值噪声。

在地心地固坐标系（ＥＣＥＦ）中，接收机的位
置坐标及状态参数表示为

［４］

ｘ＝（ｒＴｒ，Ｎ
Ｔ
ｕｒ）

Ｔ
（４）

ｙ＝（Ｔｕｒ，ρ
Ｔ
ｕｒ）

Ｔ
（５）

式中：ｒｒ为接收机三维坐标向量；Ｎｕｒ为北斗／ＧＰＳ
对应的双差整周模糊度。

以编号为１的卫星作为双差运算中的参考卫
星，则 Ｔｕｒ与 ρ

Ｔ
ｕｒ分别为

Ｔｕｒ ＝（
１２
ｕｒ，

１３
ｕｒ，…，

１ｍ
ｕｒ）

Ｔ
（６）

ρＴｕｒ ＝（ρ
１２
ｕｒ，ρ

１３
ｕｒ，…，ρ

１ｍ
ｕｒ）

Ｔ
（７）

由上述公式计算 Ｋａｌｍａｎ滤波的初始状态向
量 ｘ０和观测向量ｙ。采用Ｋａｌｍａｎ滤波方法，计算
滤波浮点解。在状态向量更新后进行双差整周模

糊度固定，从而获取更高精度的固定解，加快收敛

时间
［１１］
。本文采用 ＬＡＭＢＤＡ方法进行模糊度的

固定
［１２］
，用 ｒａｔｉｏ值衡量模糊度固定可靠性，判断

求得的整数解是否满足要求。

２　单频 ＲＴＫ动态精度检测法

为了准确得到量化的动态 ＲＴＫ精度，本文设
计了一种单频 ＲＴＫ动态精度检测法用于实际测
试，进一步提出了相应的定位精度的计算方法与

可靠性检验方法。

２．１　建立基准直线
本文方法首先需要在地面建立基准直线，作

为具有一定高度的 ＲＴＫ终端的底部运动轨迹的
基准值。为了保证实验数据充足，便于后续对方

法的可靠性检验，往往需要在地面建立多条平行

的基准直线。在每条基准直线上选取至少４个参
考点进行静态测试，取每个参考点的静态数据的

平均值作为该点的参考值，再利用整体最小二乘

法
［１３］
将上述参考值拟合，得到该基准直线 Ｌ的三

维表达式。整体最小二乘法将空间直线方程所需

的６个参数简化为 ４个，将空间直线拟合问题转
化为整体最小二乘的参数求解问题，最终得到三

维表达式为

ｘ－ｘ０
Ａ０

＝
ｙ－ｙ０
Ｂ０

＝
ｚ－ｚ０
Ｃ０

式中：该基准直线经过点（ｘ０，ｙ０，ｚ０），其方向向量
为 ｎ０＝［Ａ０，Ｂ０，Ｃ０］。
２．２　测量组合数据

在基准直线上等间隔选取 ｑ个静态点，令具
有一定高度的 ＲＴＫ终端沿基准直线按如下运动
方式采集数据：将首尾 ２个静态点分别作为运动
的起点与终点，在起点进行 ｔ时长的静态测试，再
匀速运动至下一个静态点进行 ｔ时长的静态测
试，重复上述运动直至终点。定义上述过程得到

的静态数据与动态数据集合为组合数据。处理时

分离静态数据与动态数据，可以求得动态过程的

平均速度。

２．３　精度计算
对组合数据中的静态数据进行上述整体最小

二乘拟合，得到检核直线 ｌ的三维表达式，作为具
有一定高度的 ＲＴＫ终端运动轨迹的基准值；再与
组合数据中的动态数据一起代入式（８），计算动
态点到检核直线的距离 ｄｉ。

ｄｉ＝
（ｘｉ－ｘ１，ｙｉ－ｙ１，ｚｉ－ｚ１）×（Ａ１，Ｂ１，Ｃ１）

Ａ２１＋Ｂ
２
１＋Ｃ槡

２
１

（８）

式中：（ｘｉ，ｙｉ，ｚｉ）为动态点的坐标；
ｘ－ｘ１
Ａ１

＝
ｙ－ｙ１
Ｂ１

＝

ｚ－ｚ１
Ｃ１
为拟合得到的检核直线 ｌ三维表达式，该检

核直线经过点（ｘ１，ｙ１，ｚ１），其方向向量 ｎ１＝［Ａ１，
Ｂ１，Ｃ１］。分析 ｄｉ的均方根误差 ＲＭＳ（ｄ）、最大偏

离 ｄｍａｘ，并以平均偏离ｄ作为单频 ＲＴＫ动态定位
精度的指标。

２．４　可靠性检验
为了验证数据的准确性，进一步判断实验可

９８９
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靠性，针对多条平行的直线运动轨迹，可以通过计

算间距误差 τ进行可靠性检验。此时，以基准直
线为参考，以检核直线为检测对象。设基准直线

间距为Ｑｉ，与其对应的检核直线间距为ｑｉ，以２种
间距之差绝对值的平均值作为间距误差 τ，即

τ＝
∑
ｎ

ｉ＝１
Ｑｉ－ｑｉ

ｎ
（９）

式中：ｎ为间距数量。若该可靠性指标的数量级
低于动态定位精度ｄ的数量级，认为组合数据准
确，由此计算得到的精度可信，本次实验具有较高

可靠性；若不符合条件，认为本次实验不可靠，需

要重新测量组合数据。

上述单频ＲＴＫ动态精度检测法的流程如图２
所示。

图 ２　单频 ＲＴＫ动态精度检测法流程

Ｆｉｇ．２　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＲＴＫｄｙｎａｍｉｃ

ａｃｃｕｒａｃｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

３　实验验证和分析
３．１　实验系统搭建

本文单频 ＲＴＫ系统由测试系统和数据处理
系统组成，系统组成模块如图３所示。

测试系统主要分为两部分：基准站系统与流

动站系统，２个系统硬件组成结构一致。基准站
系统与流动站系统均由高精度天线、ＧＮＳＳ单频
接收板卡及无线通信模块组成。本文采用深圳华

大北斗科技有限公司 ＨＤ９１００系列的 ＧＮＳＳ单频
板卡

［１４］
，该板卡支持北斗 Ｂ１频点和 ＧＰＳＬ１频

图 ３　系统组成模块

Ｆｉｇ．３　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｓｙｓｔｅｍｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ

点，支持 ＲＴＣＭ３．２格式数据传输，实验采样率为
１Ｈｚ。

数据处理系统由连接２个无线通信模块的计
算机与处理软件组成。电脑通过无线通信模块接

收来自测站的原始观测数据，并通过不同频点区

分基准站和流动站的数据。利用单频 ＲＴＫ定位
软件进行位置求解并输出结果，得到测量点的

坐标。

３．２　实验与结果分析
本文利用北京航空航天大学操场跑道的白色

直线设计实验，分析单频 ＲＴＫ精度。单频 ＲＴＫ

动态精度检测法先建立基准直线，再测量组合数

据，最后进行精度求解与可靠性判断。

３．２．１　基准直线的建立
１）实验内容
在北京航空航天大学操场取 １６ｍ长的直线

跑道作为基准直线，在其上等间隔选取包括轨迹

起点与终点的５个地面参考点。本次实验共测量
４条１６ｍ直线跑道，共计２０个地面参考点。在每
个参考点处进行约为９０ｓ的静态 ＲＴＫ测量，将每
个点处测量值的均值作为其真实坐标。

２）精度分析
在观测时段内，静态定位结果的位置偏差在

一定意义上可以反映出定位结果的优劣
［１５］
。由

于三维静态误差分布未知，适宜用 ＲＭＳ衡量观测
值与真实值之间的偏差

［１６］
，计算公式为

ＲＭＳ＝ １
Ｎ∑

Ｎ

ｉ＝１
（ｅｉ－μ）槡

２
（１０）

式中：ｅｉ为静态测试 Ｅ方向的坐标；μ＝
∑
Ｎ

ｉ＝１
ｅｉ

Ｎ
为

Ｅ方向的坐标均值；Ｎ为实验数据总量。Ｎ、Ｕ方
向公式同理。

表 １列出了 ２０个地面参考点 Ｅ（东）、Ｎ
（北）、Ｕ（天）３个方向上 ＲＭＳ的最大值与最小
值。可见，高程（Ｕ）误差相对较大，ＲＭＳ最大为

０９９
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　第 ５期 孙艺轩，等：单频 ＲＴＫ动态精度检测法及实验验证

１．９ｃｍ，平面上东（Ｅ）、北（Ｎ）方向较小，ＲＭＳ最
大不足１ｃｍ。定位精度较高，满足实验要求，可以
用于拟合基准直线 Ｌ１、Ｌ２、Ｌ３、Ｌ４。

表 １　东北天方向的 ＲＭＳ最值

Ｔａｂｌｅ１　ＭａｘｉｍｕｍａｎｄｍｉｎｉｍｕｍＲＭＳｉｎＥＮＵ

方向 ＲＭＳｍａｘ／ｃｍ ＲＭＳｍｉｎ／ｃｍ

Ｅ ０．７２ ０．１９

Ｎ ０．７５ ０．１９

Ｕ １．９０ ０．３３

３．２．２　测量组合数据
１）实验内容
如图４所示，将流动站系统架设在小车上，推

动小车沿基准直线运动。先等间隔选取５个静态
点，以第一个静态点作为轨迹起点，在起点进行

９０ｓ的静态测量，再匀速运动至下一个静态点进
行等时长的静态测试，重复上述运动直至终点。

实验轨迹如图５所示。
２）精度分析
本文共进行了 ２次速度不同的实验测量，平

均速度分别为 ０．１３ｍ／ｓ和 ０．３５ｍ／ｓ。在每次实
验中，根据组合数据中每条直线上的 ５个静态点
数据拟合得到检核直线ｌ，与组合数据中相应的动
态数据一起代入式（８）得到动态点到相对应的检
核直线 ｌ的距离 ｄ。每次实验得到 ４条检核直线
ｌ１、ｌ２、ｌ３、ｌ４，２次实验的动态定位坐标误差 ｄ的时
间序列分别如图６（ａ）、（ｂ）所示。

２次实验坐标误差 ｄ的 ＲＭＳ、最大值 ｄｍａｘ和

平均值ｄ列于表２。可以看出，２次实验速度不同，
误差离散程度随速度提升而略微增大，但平均

图 ４　实验实拍图

Ｆｉｇ．４　Ｒｅａｌｓｈｏｔｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

图 ５　实验轨迹图

Ｆｉｇ．５　Ｔｒａｃｅｄｉａｇｒａｍｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

偏离相差不大，均在 ２ｃｍ左右，最大偏离均不超
过５ｃｍ。初步认为单频 ＲＴＫ系统在直线运动下
通过该方法评定的动态定位精度约为２ｃｍ。

图７展示了平均速度为 ０．３５ｍ／ｓ实验的动
态点与检核直线。由于直线拟合得出的是点到直

线的最短距离，整体误差偏小，考虑到实际运用中

测量点与真实值的对应关系
［２］
，据此判定单频

ＲＴＫ系统的动态误差为２～５ｃｍ。

图 ６　动态定位坐标误差的时间序列

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｅｒｒｏｒｓｉｎ

ｄｙｎａｍｉｃｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇ

表 ２　动态实时定位实验精度分析

Ｔａｂｌｅ２　Ａｃｃｕｒａｃｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｒｅａｌｔｉｍｅ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

实验

次数

平均速度／
（ｍ·ｓ－１）

平均偏离

珔ｄ／ｃｍ
最大偏离

ｄｍａｘ／ｃｍ
误差离散程度

ＲＭＳ（ｄ）／ｃｍ

１ ０．１３ １．６７６４ ４．５６７６ １．１８

２ ０．３５ ２．１５１７ ４．８５５４ ２．２９

图 ７　平均速度为 ０．３５ｍ／ｓ时实验的动态点与检核直线

Ｆｉｇ．７　Ｄｙｎａｍｉｃｐｏｉｎｔａｎｄｃｈｅｃｋｉｎｇｌｉｎｅｏｆ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｗｉｔｈａｖｅｒａｇｅｓｐｅｅｄｏｆ０．３５ｍ／ｓ

３．２．３　可靠性检验
针对平均速度为 ０．１３ｍ／ｓ、０．３５ｍ／ｓ的 ２次

１９９
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实验，分别将基准直线间距 Ｑ１，Ｑ２，Ｑ３与检核直
线间距 ｑ１，ｑ２，ｑ３代入式（９）计算间距误差，得到
τ１＝０．００４ｍ，τ２＝０．００５ｍ，均在毫米级别，表明
本次实验组合数据准确，精度可信，初步表明单

频 ＲＴＫ动态精度检测法可用，具有较的好可
靠性。

４　结　论

１）针对静态 ＲＴＫ定位，用 ＲＭＳ衡量数据精
度，得到东北天（ＥＮＵ）３个方向定位精度。其
中高程（Ｕ）误差相对较大，约为 ２ｃｍ，平面上东
（Ｅ）、北（Ｎ）方向较小，约为１ｃｍ。

２）针对单频 ＲＴＫ动态定位精度的量化，基
于 ＲＴＫ动态、静态实验组合数据，提出了以动态
相对静态的平均偏离ｄ的动态精度衡量方法，实
验结果表明，在不同平均速度下单频 ＲＴＫ实时动
态定位精度约为２～５ｃｍ。

３）提出间距误差 τ作为可靠性检验指标，验
证单频 ＲＴＫ动态精度检测法的可靠性，证明了空
间直线的整体最小二乘法的可适用性。初步表明

单频 ＲＴＫ动态精度检测法贴合实际，可以准确地
评估实时动态单频 ＲＴＫ精度。

４）本文方法理论上可以用于双频 ＲＴＫ动态
精度检测，但有待于进一步实验验证。
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ＬＡＭＢＤＡｉｎｔｅｇｅｒａｍｂｉｇｕｉｔｙｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥２０１８

３ｒｄＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄＡｒｔｉｆｉ

ｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ（ＣＡＡＩ２０１８），２０１８：１３１１３３．

［１３］姚宜斌，黄书华，孔建，等．空间直线拟合的整体最小二乘算

法［Ｊ］．武汉大学学报（信息科学版），２０１４，３９（５）：５７１

５７４．

ＹＡＯＹＢ，ＨＵＡＮＧＳＨ，ＫＯＮＧＪ，ｅｔａｌ．Ｔｏｔａｌｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒｆｉｔｔｉｎｇｓｐａｔｉａｌｓｔｒａｉｇｈｔｌｉｎｅｓ［Ｊ］．ＧｅｏｍａｔｉｃｓａｎｄＩｎ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｏｆＷｕｈａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１４，３９（５）：５７１５７４

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］杜聪慧，高星伟，马元，等．ＢＤＳ／ＧＰＳ双系统单频 ＲＴＫ定位

性能分析［Ｃ］∥第九届中国卫星导航学术年会，２０１８：

７６８１．

ＤＵＣＨ，ＧＡＯＸＷ，ＭＡＹ，ｅｔａｌ．ＰｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆＲＴＫ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇｆｏｒｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆＢＤＳａｎｄＧＰＳ

［Ｃ］∥Ｔｈｅ９ｔｈＣｈｉｎａＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ，２０１８：

７６８１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］张艳红，张鹏，吴辉，等．基于 ＲＴＫ的低成本 ＧＰＳ＋ＢＤＳ接

收机设计与性能分析［Ｊ］．测绘通报，２０１８（１１）：１６．

ＺＨＡＮＧＹＨ，ＺＨＡＮＧＰ，ＷＵＨ，ｅｔａｌ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｌｏｗｃｏｓｔＧＰＳ＋ＢＤＳｒｅｃｅｉｖｅｒｂａｓｅｄｏｎＲＴＫ［Ｊ］．

２９９
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　第 ５期 孙艺轩，等：单频 ＲＴＫ动态精度检测法及实验验证

ＢｕｌｌｅｔｉｎｏｆＳｕｒｖｅｙｉｎｇａｎｄＭａｐｐｉｎｇ，２０１８（１１）：１６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］ＣＨＡＩＴ，ＤＲＡＸＬＥＲＲＲ．Ｒｏｏｔｍｅａｎｓｑｕａｒｅｅｒｒｏｒ（ＲＭＳＥ）ｏｒ

ｍｅａｎａｂｓｏｌｕｔｅｅｒｒｏｒ（ＭＡＥ）？—Ａｒｇｕｍｅｎｔｓａｇａｉｎｓｔａｖｏｉｄｉｎｇ

ＲＭＳＥｉｎｔｈｅｌｉｔｅｒａｔｕｒｅ［Ｊ］．ＧｅｏｓｃｉｅｎｔｉｆｉｃＭｏｄｅｌＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔ，

２０１４，７（３）：１２４７１２５０．

　作者简介：

　孙艺轩　女，硕士研究生。主要研究方向：导航定位及 ＧＮＳＳＲ

应用。

杨东凯　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：导航定

位及 ＧＮＳＳＲ应用。

Ｍｅｔｈｏｄａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃａｃｃｕｒａｃｙ
ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＲＴＫ

ＳＵＮＹｉｘｕａｎ１，ＹＵＢａｏｇｕｏ２，ＹＡＮＧＤｏｎｇｋａｉ１，，ＤＵＹｉ１，ＨＡＮＭｕｔｉａｎ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＳａｔｅｌｌｉｔｅＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍａｎｄＥｑｕｉｐｍｅｎｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５００００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＳｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＲＴＫｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｉｓｗｉｄｅｌｙｕｓｅｄｉｎｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙｍａｐｐｉｎｇ，ｕｎｍａｎｎｅｄｄｒｉｖｉｎｇ
ａｎｄｏｔｈｅｒｆｉｅｌｄｓ．ＡｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＲＴＫｄｙｎａｍｉｃａｃｃｕｒａｃｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏａｃｃｕｒａｔｅｌｙｑｕａｎｔｉ
ｆｙｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ．Ｉｔｉｓｅａｓｙｔｏｏｐｅｒａｔｅ，ｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒａｗｉｄｅａｒｅａａｎｄｄｏｅｓｎｏｔｎｅｅｄａｄｄｉｔｉｏｎ
ａｌａｕｘｉｌｉａｒｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔ．Ｕｓｉｎｇｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄ，ｗｅｆｉｒｓｔｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｓｓｏｍｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｌｉｎｅｓｏｎｔｈｅｇｒｏｕｎｄ，ｔｈｅｎｍｅａｓ
ｕｒｅｓＲＴＫｓｔａｔｉｃａｎｄｄｙｎａｍｉｃｃｏｍｂｉｎｅｄｄａｔａａｌｏｎｇｔｈｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅｌｉｎｅｓｉｎｔｈｅｒｕｎｓｔｏｐｍｏｄｅ．Ｔｈｅｓｔａｔｉｃｄａｔａａｒｅ
ｆｉｔｔｅｄｂｙｔｈｅｔｏｔａｌｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｓａｌｇｏｒｉｔｈｍｔｏｇｅｔｔｈｅｃａｌｌｅｄｃｈｅｃｋｉｎｇｌｉｎｅｓ，ｗｈｉｃｈａｒｅｔｈｅｎｕｓｅｄａｓｔｈｅｒｅｆｅｒ
ｅｎｃｅｓｆｏｒｅｖａｌｕａｔｉｎｇｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ．Ｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓａｌｓｏｃｈｅｃｋｅｄ
ｕｓｉｎｇｔｈｅｓａｍｅｓｅｔｓｏｆｔｈｅｔｅｓｔｄａｔａ．Ｄｕｒｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ，ｔｈｅａｖｅｒａｇｅｄｅｖｉａｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｐｏｉｎｔ
ｔｏｔｈｅｃｈｅｃｋｉｎｇｌｉｎｅｓｉｓｕｓｅｄａｓｔｈｅｄｙｎａｍｉｃａｃｃｕｒａｃｙｉｎｄｅｘ，ａｎｄｔｈｅｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘｏｆｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｓｃｈａｒａｃ
ｔｅｒｉｚｅｄｂｙｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｓｏｆｔｗｏｒｅｆｅｒｅｎｃｅｌｉｎｅｓａｎｄｔｈｏｓｅｏｆｔｗｏｃｈｅｃｋｉｎｇｌｉｎｅｓ．Ｔｈｅｅｘ
ｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｈａｓｈｉｇｈｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄｃａｎａｃｃｕｒａｔｅｌｙｑｕａｎｔｉｆｙｔｈｅｄｙｎａｍｉｃ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｏｆｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＲＴＫｏｆａｂｏｕｔ２－５ｃｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓａｔｅｌｌｉｔｅｎａｖｉｇａｔｉｏｎ；ｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙＲＴＫ；ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙ；ｌｏｗｃｏｓｔ；ａｃｃｕｒａｃｙａｎａｌｙｓｉｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１０２８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１１２５０９：０７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２２．１７０７．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅＰｒｏｊｅｃｔｏｎＮｅｗＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＲｅｓｅａｒｃｈ（ＫＸ１６２６０００４０）；ＦｕｎｄｅｄｂｙＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＧｅｏＩｎ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ（ＳＫＬＧＩＥ２０１７Ｚ２３）

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

３９９
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０６２８；录用日期：２０１９０９２９；网络出版时间：２０１９１０１４１５：１９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１４．１３３２．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１７０３０１７）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：０８１０９＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：郑磊，胡维多，刘畅．基于深度学习的大型陨石坑识别方法研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：９９４１００４．
ＺＨＥＮＧＬ，ＨＵＷ Ｄ，ＬＩＵＣ．Ｌａｒｇｅｃｒａｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ
ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：９９４１００４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３４２

基于深度学习的大型陨石坑识别方法研究

郑磊１，胡维多１，，刘畅２

（１．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３；　２．中国科学院深圳先进技术研究院，深圳 ５１８０５５）

　　摘　　　要：陨石坑是天体表面最为显著的地形特征，传统陨石坑识别方法主要是对小
型陨石坑正负样本的二分类问题研究，且效率和精度均不高。以星体宏观视角下的大型陨石

坑作为研究对象，结合图像处理和神经网络等方面的知识，创建了来自不同数据源的陨石坑样

本数据库，研究了数据源对网络模型泛化能力的影响，提出了一种效率更高的陨石坑多分类识

别方法。在非极大值抑制（ＮＭＳ）算法基础上，提出了一种精度更高的陨石坑检测算法。经过
参数优化和实验验证，构建的基于深度学习的多尺度多分类陨石坑自动识别网络框架取得了

较高的准确率，在同源验证集上识别率可达０．９８５，在异源验证集上识别率可达０．８６３，并且有
效改善了目标检测时检测框冗余及误检测的问题。

关　键　词：深度学习；卷积神经网络；陨石坑识别；非极大值抑制（ＮＭＳ）算法；目标
检测

中图分类号：ＴＰ３９１．４；Ｖ４４８．２５＋１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５０９９４１１

　　人类对月球及更远的天体或空间环境开展的
探测活动，是如今航天活动的重要方向和空间科

学与技术创新的重要途径，是当前和未来航天领

域的发展重点之一。陨石坑作为反映星体地表情

况及地质年龄的重要参考对象，为安全登陆地球

以外的其他星球并展开实地考察研究提供了可靠

的依据，因此近年来关于月球、火星等星体表面陨

石坑情况的研究越来越多。

陨石坑是陨石体高速运动并撞击到天体表面

或天体内部熔岩喷发后所形成的坑穴。这种坑穴

蕴含着丰富的信息，如陨石坑大小和个数的统计

形成了月球和火星的地质地层学，并且陨石坑的

数目已成为衡量遥远行星地质形成年龄的唯一工

具；陨石坑形态学促进了自然降解过程、地质的区

域性差异、地下挥发物质的分布等大量的行星地

质问题的研究
［１２］
；陨石坑因其显著的地形特征，

常常作为深空星体探测时的地面标志物和导航路

标，用于探测器的位置定位及着陆避障任务

中
［３］
。陨石坑在星际探测多个方面都得到了广

泛的研究和应用，因此，如何识别星体表面的各种

陨石坑，为星际任务提供应用基础，已成为航天领

域研究的热点和难点。

近年来，国内外学者对星体表面陨石坑的识

别方法进行了深入的研究。美国喷气推进实验室

（ＪＰＬ）的 Ｃｈｅｎｇ等［３］
将光照方向与陨石坑边缘信

息相结合，通过陨石坑边缘锚点之间的几何相关

性实现了陨石坑的识别；Ｓａｗａｂｅ［４］和 Ｋｉｍ［５］等根
据陨石坑的特定形状，构造相对应的陨石坑模板，

通过模板匹配实现陨石坑的检测；冯军华等
［６］
基

于 Ｃａｎｎｙ方法及边缘配对完成陨石坑检测；丁萌
等

［７］
利用基于弦中点 Ｈｏｕｇｈ变换的方法，有效结

合 ＫａｎａｄｅＬｕｃａＴｏｍａｓｉ（ＫＬＴ）特征检测算法实现

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005016&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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了陨石坑的检测。这些传统的基于图像处理及图

像配准的陨石坑识别方法，虽然有效地对陨石坑

进行了较为准确的识别，但工作量大，任务繁琐，

并且缺乏实时性。

得益于近年来人工智能的发展，现在关于陨

石坑识别的研究越来越趋向于机器学习和神经网

络方面的自动识别领域
［８９］
。例如，文献［１０］中

利用主成分分析（ＰＣＡ）方法统计纹理测量信息，
并应用纹理分析分割图像达到检测陨石坑的目

的；Ｂｏｕｋｅｒｃｈａ等［１１］
利用机器学习增强算法对陨

石坑进行初步筛选得到陨石坑候选区域，结合支

持向量机（ＳＶＭ）和多项式分类器对陨石坑进行
进一步的检测；Ｓｉｌｂｕｒｔ等［１２］

利用卷积神经网络实

现了数字高程模型（ＤｉｇｉｔａｌＥｌｅｖａｔｉｏｎＭｏｄｅｌ，ＤＥＭ）
中陨石坑的识别。这些方法虽然实现了陨石坑的

自动识别，提高了识别效率和精度，但均将陨石坑

统一拟合为椭圆或圆，对小型陨石坑采用正负样

本的二分类方法，对于较大的、形态不规则的复杂

陨石坑及陨石坑撞击盆地并不能有效识别。相比

小型陨石坑生命周期较短并存在侵蚀、覆盖、掩埋

及转化问题，大型陨石坑能够在漫长的时间长河

里保持形态和结构稳定性，无论是在天体地质学

还是作为路标导航方面的研究，大型陨石坑都具

有很强的时效性。因此，本文以星体宏观视角下

的大型陨石坑作为研究对象，创建了不同数据源

的陨石坑样本数据库，构建了基于深度学习的多

尺度陨石坑自动识别网络框架，改进了目标检测

时常用的非极大值抑制（ＮｏｎＭａｘｉｍｕｍＳｕｐｐｒｅｓ
ｓｉｏｎ，ＮＭＳ）算法，提出了一种效率更高的陨石坑
多分类识别方法。

１　陨石坑样本数据库构建
１．１　数据来源

陨石坑作为本文研究对象及训练深度学习识

别网络的核心组成部分，其数据来源的真实性和

图片质量的清晰度是选取数据时应该重点考虑的

２个因素，但由于能够查阅到的各天体大型陨石
坑图片资料相对较少，本文选取了人类研究最多

且最为熟悉的月球作为数据采集对象。月球表面

拥有大量的各类陨石坑，对于很多大型环形山类

型的陨石坑，人类在地球上用肉眼即可观测到，并

且用天文拍摄设备可以取得质量较好的大型陨石

坑图片。因此，本文选取了在不同月相情况下月

球表面的多个大型陨石坑作为识别对象。

具体数据来源有 ２个方面：①公布在美国国
家航空航天局（ＮＡＳＡ）科学可视化工作室官网［１３］

的２０１８年全年高清仿真月相图，该月相图的生成
参数源自２００９年开始执行绕月飞行的月球勘测
轨道飞行器（ＬｕｎａｒＲｅｃｏｎｎａｉｓｓａｎｃｅＯｒｂｉｔｅｒ，ＬＲＯ），
其所携带的激光高度计和航天照相机使得以前所

未有的清晰度来观察月球成为可能。本文选取了

２０１８年每个月由新月到月盈、再到月亏的月相图
作为大型陨石坑样本提取和检测数据源，图 １为
２０１８年２月的部分月相图［１３］

。②笔者于２０１８年
１１月和１２月利用专业相机拍摄的月相图，拍摄
设备主要由相机、二倍镜及长镜头构成，最大焦距

可达４００ｍｍ，能够较清晰地拍摄到月球表面众多
大型陨石坑。由于拍摄天气及环境等因素影响，

本文只选取了部分清晰度高的月相图作为实验数

据，图２为２０１８年１２月的部分月相图。

图 １　ＮＡＳＡ官网提供的仿真月相图［１３］

Ｆｉｇ．１　ＳｉｍｕｌａｔｅｄｍｏｏｎｐｈａｓｅｓｐｒｏｖｉｄｅｄｂｙＮＡＳＡｏｆｆｉｃｉａｌｗｅｂｓｉｔｅ［１３］

图 ２　专业相机拍摄的真实月相图

Ｆｉｇ．２　Ｒｅａｌｍｏｏｎｐｈａｓｅｓｃａｐｔｕｒｅｄｂｙａｐｒｏｆｅｓｓｉｏｎａｌｃａｍｅｒａ

５９９
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１．２　陨石坑样本数据集
本文选择了月球表面的危海（ＭａｒｅＣｒｉｓｉｕｍ）、

澄海（ＭａｒｅＳｅｒｅｎｉｔａｔｉｓ）及第谷（Ｔｙｃｈｏ）３个具有代
表性的大型陨石坑作为识别的对象。危海是位于

月球东北半球的月海，直径６０５ｋｍ，面积约１７．６×
１０４ｋｍ２［１４］。澄海是月球上大型月海陨石坑之一，
直径约６００ｋｍ，环形结构可延伸至 ８８０ｋｍ［１５１６］，
基于其退化的外观，澄海陨石坑被一些研究者认

为是月球上最古老的陨石坑之一
［１７］
。哥白尼时

代被广泛研究的第谷陨石坑，是月球正面最年轻、

最显著的大型陨石坑之一
［１８］
。危海有类似尾巴

的部分，澄海有一个突出的三角，而第谷周围有以

其为中心的放射状沟壑，均具备显著特征，如图 ３
所示。

图 ３　危海、澄海及第谷陨石坑

Ｆｉｇ．３　ＭａｒｅＣｒｉｓｉｕｍ，ＭａｒｅＳｅｒｅｎｉｔａｔｉｓａｎｄ

Ｔｙｃｈｏｃｒａｔｅｒｓ

通过２个不同的数据源，本文采集了大量陨
石坑样本块，并构成了样本数据库。样本数据库

具体包含３个不同的陨石坑样本数据集：①单独
从 ＮＡＳＡ官网下载的月球图片中采集样本构成第
１个陨石坑样本数据集（ＮＡＳＡｃｒａｔｅｒ，Ｎｃｒａｔｅｒ）；
②单独从专业相机拍摄的月球图片中采集样本构
成第 ２个陨石坑样本数据集 （Ｃａｍｅｒａｃｒａｔｅｒ，
Ｃｃｒａｔｅｒ）；③将前２个陨石坑样本数据集合并，构
成同时含有２个不同数据源样本的第３个陨石坑
样本数据集（ＮＡＳＡａｎｄＣａｍｅｒａｃｒａｔｅｒ，ＮＣｃｒａｔｅｒ）。
为了提高识别精度，增加样本间的差异性，上述每

个样本数据集中除了包含待识别的危海、澄海、第

谷这３种陨石坑样本外，还增加了负样本，构成用
于四分类问题研究的样本数据集。

由于能够直接采集得到的陨石坑数量很难满

足训练识别网络的需求，本文采用了数据增强的

方法，对上述３种样本数据集中原有的每个样本
分别通过镜像、均值滤波、加少量椒盐噪声和高斯

噪声等９种图像处理方法来扩充数据，并将新生
成的样本保存到各自对应的样本数据集中，从而将

原来的 ３个样本数据集的样本数扩充了 １０倍。
表１为数据增强后３个样本数据集各自包含的各
类样本总数。图４显示了样本数据集中各类陨石

坑样本块，每个样本块尺寸为 ３×２２７×２２７。采
取数据增强的方法，不仅能大幅度增加每个样本

数据集样本数量，而且在保持待识别目标主要特

征的同时，一定程度上增加了样本的多样性，提高

了网络模型的泛化能力。

表 １　数据增强后各类样本数

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｕｍｂｅｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｙｐｅｓｏｆ

ｓａｍｐｌｅｓａｆｔｅｒｄａｔａａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎ

样本类别 Ｎｃｒａｔｅｒ Ｃｃｒａｔｅｒ ＮＣｃｒａｔｅｒ

危海 １００００ １００００ ２００００

澄海 ８５００ １００００ １８５００

第谷 ８５００ １００００ １８５００

负样本 １６０００ ２５０００ ４１０００

总数 ４３０００ ５５０００ ９８０００

图 ４　四类陨石坑样本

Ｆｉｇ．４　Ｆｏｕｒｔｙｐｅｓｏｆｃｒａｔｅｒｓａｍｐｌｅｓ

２　陨石坑识别网络框架搭建

２．１　识别网络的选择
随着近年来人工智能领域的飞速发展，越来

越多的深度学习神经网络模型进入大众的视野，

如卷积神经网络（ＣＮＮ）、递归神经网络（ＲＮＮ）及
最近几年热门的生成对抗网络（ＧＡＮ）等。ＣＮＮ
由于其独特的卷积结构，在图像处理领域有着明

显的优势。过去几年中，ＣＮＮ已成功应用于许多
经典图像处理问题，如图像去噪

［１９］
、超分辨率图

像重建
［２０］
、图像分割

［２１］
、目标检测

［２２２４］
、物体分

类
［２５２６］

等。通常，越深层的网络将具备越强的学

习能力，近年来 ＣＮＮ网络发展迅速，并趋向于更
加深层次的网络模型。然而，层数越深的网络训

练起来就会越困难。一方面，网络训练多采用梯

度反向传播算法进行参数学习和优化，过深的网

络因为层数太多会出现梯度消失的情况，造成网

络无法收敛；另一方面，越是深层的网络对训练设

备和训练样本数量有着越高的要求，性能普通的

６９９
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设备训练时间将会十分漫长，而较少的训练样本

将会造成网络过拟合。本文选用 ＣＮＮ作为陨石
坑识别网络，并且通过综合考虑训练时间消耗、识

别精度、现有的训练设备性能和陨石坑样本数量

等方面因素，发现相比于 ＧｏｏｇＬｅＮｅｔ等近年来发
展的新型深层网络，选择 ＣａｆｆｅＮｅｔ模型对陨石坑
样本图像进行分类，不仅能保证较高的识别精度，

还能够节约大量的时间成本，同时避免了更深层

网络中过拟合现象的出现。ＣａｆｆｅＮｅｔ模型是基于
Ｋｒｉｚｈｅｖｓｋｙ等［２７］

针对数据集 ＩｍａｇｅＮｅｔ训练生成
的神经网络架构 ＡｌｅｘＮｅｔ，并在 ＡｌｅｘＮｅｔ基础上进
行了一定的优化，近年来在各种图像处理任务中

仍展现着出色的表现。

２．１．１　卷积神经网络模型
一个典型的 ＣＮＮ网络由多个卷积层、池化

层及全连接层组成。卷积层是 ＣＮＮ中计算量最
大的部分，同时也是最重要的结构。卷积层内

部包含多个卷积核，组成卷积核的每个元素都

对应着一个权重系数和一个偏差量，卷积核与

输入数据进行卷积运算，从而提取输入的不同

特征，第一层卷积层可能只能提取一些如边缘、

线条和角等低级的特征，深层的卷积网络能从

低级特征中不断迭代提取更复杂的特征。卷积

层的作用多为检测特征，池化层的作用则是提

取、凝炼特征。池化层基本执行向下采样操作，

类别得分在全连接层之后计算，正因如此，池化

层常常被放置在卷积层之后。全连接层的作用

是把所有局部特征进行汇总变成全局特征，用

来计算最后每一类的得分。

选用 ＣＮＮ作为陨石坑识别网络有着多方面
的优势。ＣＮＮ具有极强的通用性，可以近似于任
何线性或非线性转换，能够有效地提取各类陨石

坑特征；ＣＮＮ不需要通过手工制作的过滤器来进
行目标物特征的提取，取而代之的是机器自动学

习算法；同时，得益于 ＧＰＵ的并行计算能力，ＣＮＮ
能够高速处理输入数据。

２．１．２　随机梯度下降法
在选择了用于陨石坑识别的神经网络模型

后，就可以通过一些优化策略来进行网络训练参

数学习。通常用于训练 ＣＮＮ模型参数的算法是
随机梯度下降（ＳｔｏｃｈａｓｔｉｃＧｒａｄｉｅｎｔＤｅｓｃｅｎｔ，ＳＧＤ）
法，其使用反向传播来计算梯度进行权重的更新，

通过不断减小损失函数输出值来进行参数的自动

学习。反向传播是多层网络中最常用的算法，该

算法的核心是应用链式法则计算网络中各权值对

损失函数的影响
［２８］
，从而寻找网络的全局最

优解。

ＳＧＤ法的目标是使损失函数最小化，从而在
ＣＮＮ模型中找到对目标问题具有良好泛化能力
的最优参数

［２９］
。为了量化 ＳＧＤ法的作用，定义

损失函数的形式为

Ｃ（ｗ，ｂ）＝ １
２ｎ∑ｘ ｙ（ｘ）－ａ２ （１）

式中：ｗ为网络中权重的集合；ｂ为偏置的集合；ｎ
为每个批次中样本的个数；ａ为输入为 ｘ时的输
出；ｙ（ｘ）为对应的期望输出或为每个类别样本预
先贴上的分类标签值；求和是在总的训练输入 ｘ
上进行的。ＳＧＤ法的基本思想是：通过随机选取
小批量训练输入样本，不断计算使损失函数

Ｃ（ｗ，ｂ）输出值减小的梯度，同时更新网络参数，
从而寻找损失函数全局最小值时的最优解。网络

权重和偏置的具体更新方式为

ｗ→ ｗ′＝ｗ－ηｍ∑
Ｃ（ｗ，ｂ）
ｗ

（２）

ｂ→ ｂ′＝ｂ－ηｍ∑
Ｃ（ｗ，ｂ）
ｂ

（３）

式中：ｍ为随机小批量数据样本大小；η为学习
率，是一个很小的正数。

２．２　陨石坑识别网络框架
在训练陨石坑识别网络的过程中，先将包

含各类陨石坑的样本数据集以 ３×２２７×２２７尺
寸输入到网络，并以 ＣａｆｆｅＮｅｔ的卷积层和全连接
层作为各类陨石坑特征的提取器，将提取到的

各类特征信息输入到相当于分类器的 Ｓｏｆｔｍａｘ
层，并结合预先设置的标签进行陨石坑分类，对

全部输入的样本数据集进行 ３０００次训练，生成
多类陨石坑识别网络模型，进而利用该模型结

合目标检测算法实现多类陨石坑的识别。具体

方法流程如图 ５所示。
２．３　陨石坑检测算法

在实际中，各类陨石坑分布在地形图的任意

位置，同一幅图片中可能会存在多种陨石坑，但采

用的识别网络输入尺寸是固定的，训练网络时用

的只是每类陨石坑的 ３×２２７×２２７样本块，因此
需要一种有效的检测算法，在可能存在陨石坑的

图片中判断是否有待检测的目标，并对其进行分

类和标注。本文在目标检测研究中常用的 ＮＭＳ
算法基础上，结合陨石坑检测时的实际情况，对

ＮＭＳ算法进行了优化，提出了一种准确率更高的
陨石坑检测算法，经过参数优化和实验验证构建

了基于深度学习的多尺度多类别的陨石坑自动识

别网络框架。

７９９
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图 ５　陨石坑识别流程

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｃｒａｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

２．３．１　基于 ＮＭＳ的目标检测算法
通常，基于深度学习的目标检测算法包括

３个步骤：①通过目标样本集训练好最优的识别
和分类网络模型；②在待检测的图中以网络输入
要求的尺寸，通过遍历的方式选取待识别对象输

入到训练好的网络模型进行分类，并返回位置信

息和类别信息；③通过 ＮＭＳ算法选出有效检测结
果，并在原图中标注。

ＮＭＳ算法的基本思想为抑制非极大值的元
素，是广泛应用于目标检测中寻求局部最大值的

算法，主要目的是消除冗余（交叉重复）的窗口，

找到最佳目标检测位置。传统的 ＮＭＳ算法流程
如下：

步骤１　对根据识别网络输出得到的目标检
测候选框所对应的置信度得分进行排序。

步骤２　选择置信度最高的检测框添加到最
终输出列表中，并将其从候选框列表中删除。

步骤３　计算置信度最高的检测框与其他候
选框的 ＩｏＵ（ＩｎｔｅｒｓｅｃｔｉｏｎｏｖｅｒＵｎｉｏｎ），ＩｏＵ指 ２个
候选框的交集部分与并集部分的面积比值。

步骤４　将 ＩｏＵ小于阈值（一般取０．３～０．５）
的候选框按置信度得分重新排序，重复步骤

２、步骤３。
步骤５　重复上述过程，直至候选框列表为

空，最终输出框中存有的即为所求的目标检测框。

当将上述传统的目标检测算法运用于本文的

陨石坑检测时，主要存在３点不足：①待检测的多
类陨石坑以相同比例尺呈现在一幅图中，因此其

大小有较大差别的，传统以网络输入尺寸对待测

图片进行遍历的单个检测框，并不能将所有不同

类别的陨石坑在一次遍历搜索中检测出来；②识
别网络模型对目标并不总能做到百分百的正确识

别，因此目标候选框中会存在个别与置信度最高

的框没有相交面积，或者相交面积太小的误检测

框，此时运用 ＮＭＳ算法会将这些误检测框作为正
确信息输出；③当对图片中目标进行分类和标注
时只需一个最准确的检测框就行，但当用到 ＮＭＳ
算法时最终往往会输出多个满足条件的检测框，

通常解决此问题的方法是不断改变 ＩｏＵ的阈值直
到最终只输出一个检测框，这种做法随机性太大，

手动干预太多，效率太低。

２．３．２　检测算法优化
针对基于深度学习的传统检测算法的不足，

本文提出了多尺度的陨石坑自动识别网络框架。

首先，对识别网络模型读取待测图片的方式进行

了改善，设置了一个缩放因子（本文取 ０．９）。当
检测框每次对待测图片遍历后，将当前图尺寸

按缩放因子缩放，进行下一次的遍历，直到待测

图片接近检测框尺寸，并在每轮遍历结束时将

得到的目标候选框在原始图中对应的位置信息

及置信度存储。对 ＮＭＳ算法，本文结合实际情
况也进行了相应优化，增加了 ＩｏＵ阈值下限，并
将阈值固定为

０．２＜ＩｏＵ＜０．４ （４）
这样就可以淘汰与置信度最高的框没有相交

面积或者相交面积太小的误检测框，并且提高算

法的自动检测效率。

同时，在 ＮＭＳ算法输出最终检测框的部分也
进行了相应优化，增加了最大差值法，即在最终输

出的各检测框的顶点间实行 ｘ轴和 ｙ轴 ２个方向
上的差值运算，取差值最大的 ４个点作为最终输
出的唯一检测框的顶点，从而在保证检测准确度

的同时，避免了传统 ＮＭＳ算法带来的最终检测结
果中多个检测框框出同一目标的冗余问题。图 ６
为本文优化后的多尺度多分类陨石坑检测算法的

流程。其中，待检测的原图像尺寸在实际检测中

均大于３×２２７×２２７，ｃｒａｔｅｒＮＭＳ为优化后的 ＮＭＳ
算法。

８９９
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图 ６　多尺度陨石坑检测流程

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｕｌｔｉｓｃａｌｅｃｒａｔｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

３　实验结果及分析

为了验证本文提出的基于深度学习的大型陨

石坑识别方法的可行性，主要从以下 ３方面进行
相关实验：①在不同网络训练参数优化方法下，陨
石坑识别网络模型的训练效果；②不同数据来源
的训练集对识别网络的泛化能力的影响；③基于
ｃｒａｔｅｒＮＭＳ的多尺度多分类的陨石坑检测算法与
传统方法的检测结果比较。

在实验过程中，将 ３个陨石坑样本数据集
Ｎｃｒａｔｅｒ、Ｃｃｒａｔｅｒ和 ＮＣｃｒａｔｅｒ，依次按 ７∶３的数量
比例构建训练集和测试集，得到 ３组单独的网络
训练集。分别对本文的陨石坑识别网络进行训

练，且训练集和测试集仅用于网络模型的训练过

程中，不参与训练完毕后网络模型泛化能力等性

能的验证。

３．１　网络参数优化方法
训练一个有效的深度学习网络，调参是永恒

不变的话题。如何让各个网络参数随着训练数据

的输入自动学习，从而使网络训练朝着所需要的

方向收敛是当前人工智能领域研究的热点。因

此，越来越多的网络训练参数优化策略被提出，近

年来经常被应用于网络训练时参数学习的优化方

法主要有 ＳＧＤ法、ＡｄａＤｅｌｔａ优化法［３０］
、Ａｄａｍ优

化法
［３１］
、ＲＭＳｐｒｏｐ优化法［３２］

等，这些方法均为基

于梯度的网络参数优化方法。

ＳＧＤ法是目前使用最多的一种优化方法；
ＡｄａＤｅｌｔａ是一种“鲁棒的学习率方法”，通过把历
史梯度累积窗口限制为固定的大小来调节参数；

Ａｄａｍ是一种自适应学习率的方法，与 ＡｄａＤｅｌｔａ
不同的是，其使用了动量进行学习率衰减；ＲＭ
Ｓｐｒｏｐ与 ＡｄａＤｅｌｔａ类似，但在调参时添加了衰变
因子防止历史梯度求和过大。

本文分别利用上述 ４种优化方法在构建的
３种样本数据集上进行了陨石坑识别网络模型的
训练。采用样本数据集 Ｎｃｒａｔｅｒ和 Ｃｃｒａｔｅｒ时的初
始学习率为 η＝０．０００５，样本数据集为 ＮＣｃｒａｔｅｒ
时 η＝０．００１。表 ２为本文实验的计算机测试环
境。表３～表５统计了４种优化方法在 ３种样本
数据集上训练网络时最终的准确率、最低损失代

价值及训练时间。可知，４种优化方法在 ３种样
本数据集上训练网络都取得了很不错的效果，最

后的训练结果都相差较小，但依旧不难发现无论

表 ２　计算机配置参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐｕｔｅｒｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

计算机配置 具体参数

中央处理器（ＣＰＵ）Ｉｎｔｅｌ（Ｒ）Ｘｅｏｎ（Ｒ）Ｗ２１２５ＣＰＵ＠ ４．００ＧＨｚ

图形处理器（ＧＰＵ）ＮＶＩＤＩＡＧｅＦｏｒｃｅＧＴＸ１０７０

操作系统 ６４位 Ｗｉｎｄｏｗｓ１０操作系统

运行内存 １６ＧＢ

表 ３　样本数据集 Ｎｃｒａｔｅｒ训练结果

Ｔａｂｌｅ３　ＴｒａｉｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓａｍｐｌｅｄａｔａｓｅｔＮｃｒａｔｅｒ

优化方法 训练时间／ｓ 准确率 最低损失代价

ＳＧＤ １４０１ ０．９９８６ ０．００７７

ＡｄａＤｅｌｔａ １４２３ ０．９９８１ ０．００７８

Ａｄａｍ １４１４ ０．９９７８ ０．００８８

ＲＭＳｐｒｏｐ １４１８ ０．９９７９ ０．００９１

表 ４　样本数据集 Ｃｃｒａｔｅｒ训练结果

Ｔａｂｌｅ４　ＴｒａｉｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓａｍｐｌｅｄａｔａｓｅｔＣｃｒａｔｅｒ

优化方法 训练时间／ｓ 准确率 最低损失代价

ＳＧＤ １５２３ ０．９９７６ ０．００９５

ＡｄａＤｅｌｔａ １５３３ ０．９９７１ ０．０１１２

Ａｄａｍ １５５０ ０．９９６３ ０．０１５２

ＲＭＳｐｒｏｐ １５５１ ０．９９７２ ０．０１２５

表 ５　样本数据集 ＮＣｃｒａｔｅｒ训练结果

Ｔａｂｌｅ５　ＴｒａｉｎｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓａｍｐｌｅｄａｔａｓｅｔＮＣｃｒａｔｅｒ

优化方法 训练时间／ｓ 准确率 最低损失代价

ＳＧＤ ２１２４ ０．９９８６ ０．００５４

ＡｄａＤｅｌｔａ ２１９９ ０．９９５９ ０．０１２７

Ａｄａｍ ２１３９ ０．９９４６ ０．０１７９

ＲＭＳｐｒｏｐ ２１６３ ０．９９３９ ０．０１６７

９９９
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利用哪个样本数据集，ＳＧＤ法取得的精度都是最
高，最低损失代价值都最小，训练时间都最少。由

此可见，训练陨石坑识别网络模型时，ＳＧＤ法的
参数优化效果最好，鲁棒性最强，因此在其他关于

陨石坑识别方法研究的实验中，均采用 ＳＧＤ法作
为网络参数优化策略。

３．２　不同数据源样本数据集网络泛化效果
从３．１节的实验结果可以看出，陨石坑识别

网络模型的训练准确率已经达到了很高的水平，

但这并不能充分说明深度学习方法在实际陨石坑

检测中也能有很好的效果。这是由于时间和数据

资源的限制，能够用于本文研究的陨石坑样本数

据集数量并不是很庞大，因此在训练时可能会出

现过拟合的现象；同时，在衡量一个网络模型的优

劣时，训练过程中准确率及最低损失代价值只是

一部分的参考指标，主要用于监测网络的训练情

况，而网络模型的泛化能力才是最为关注的关键

性指标。泛化能力越强的网络模型，在未被用于

训练的验证样本数据集（以下简称验证集）上的

识别准确率就越高，在执行实际的识别任务时的

效果相应就会越好。因此，选用网络在验证集上

的识别准确率作为陨石坑识别网络模型的评估指

标，定义 Ｐｉ为特定陨石坑的识别准确率，Ｎｉ为该
类陨石坑正确识别数，Ｓｉ为验证集中该类陨石坑
总数，Ｐｎ为网络模型识别准确率，Ｉ为验证集中样
本类别总数，评价公式为

Ｐｉ＝
Ｎｉ
Ｓｉ

（５）

Ｐｎ ＝
∑Ｐｉ
Ｉ

（６）

为了研究通过训练集和测试集训练完毕生成

的网络模型的泛化能力等性能，从 ２个不同数据
源重新采样，构造了 ２个未参与陨石坑识别网络
训练过程的验证集 ＶＮｃｒａｔｅｒ（ＶａｌｉｄａｔｉｏｎＮＡＳＡ
ｃｒａｔｅｒ）和 ＶＣｃｒａｔｅｒ（ＶａｌｉｄａｔｉｏｎＣａｍｅｒａｃｒａｔｅｒ）。验
证集中各类样本的数量如表６所示。

如表７和表８所示，分别利用构造的３个训
表 ６　验证集中各类样本数

Ｔａｂｌｅ６　Ｎｕｍｂｅｒｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｙｐｅｓｏｆ

ｓａｍｐｌｅｓｉｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｅｔ

样本类别 ＶＮｃｒａｔｅｒ ＶＣｃｒａｔｅｒ

危海 ４０ ５０

澄海 ４０ ５０

第谷 ４０ ５０

负样本 ８０ １００

总数 ２００ ２５０

表 ７　验证集 ＶＮｃｒａｔｅｒ上的识别准确率

Ｔａｂｌｅ７　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｎ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｅｔＶＮｃｒａｔｅｒ

样本类别 Ｎｎｅｔ Ｃｎｅｔ ＮＣｎｅｔ

危海 １．０００ ０．６２５ ０．９７５

澄海 ０．９７５ ０．８２５ １．０００

第谷 １．０００ １．０００ １．０００

负样本 ０．９６３ １．０００ ０．９８７

总准确率 ０．９８５ ０．８６３ ０．９９１

表 ８　验证集 ＶＣｃｒａｔｅｒ上的识别准确率

Ｔａｂｌｅ８　Ｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｎ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｅｔＶＣｃｒａｔｅｒ

样本类别 Ｎｎｅｔ Ｃｎｅｔ ＮＣｎｅｔ

危海 ０．５８０ ０．７２０ ０．８２０

澄海 ０．６８０ ０．９８０ ０．９８０

第谷 ０．６４０ ０．９８０ １．０００

负样本 ０．８１０ １．０００ ０．９８０

总准确率 ０．６７８ ０．９２０ ０．９４５

练集训练网络模型，然后在 ２个验证集上统计每
个网络模型对各类样本的识别准确率。表中：

Ｎｎｅｔ、Ｃｎｅｔ和 ＮＣｎｅｔ分别代表利用训练集 Ｎｃｒａｔｅｒ、
Ｃｃｒａｔｅｒ和 ＮＣｃｒａｔｅｒ训练得到的陨石坑识别网络
模型，总准确率即为网络模型识别准确率 Ｐｎ。

从实验结果可知，Ｎｎｅｔ、Ｃｎｅｔ在与其训练样本
来自同一个数据源的验证集上测试时，分别达到

了０．９８５和 ０．９２０高识别准确率；由于 ＮＣｎｅｔ的
训练集来自 ２个数据源，因此在验证集 ＶＮｃｒａｔｅｒ
和 ＶＣｃｒａｔｅｒ上都展现了不错的识别效果，分别取
得了 ０．９９１和 ０．９４５的识别准确率；同时，用
Ｎｎｅｔ、Ｃｎｅｔ在与其训练样本数据来源完全不同的
验证集上检验时，虽然识别准确率有所下降，但还

是取得了不错的效果，特别是 Ｃｎｅｔ能在异源验证
集 ＶＮｃｒａｔｅｒ上准确地识别出第谷和负样本，并取
得了０．８６３的总准确率。在实验结果中可以注意
到一点，对危海的识别准确率并没有其他类陨石

坑的高，这是由于危海位于月球边缘地带，在月相

发生变化时，其形态特征在地球观测者视角里将

随之发生一些变化，因此对识别精度产生了一定

的影响。

同时，表７和表 ８中实验结果都反映了本文
提出的陨石坑识别网络模型具有较强的泛化能

力，不管在同源还是异源的验证集上实验都能达

到较高的识别准确率。因此，在实际应用中构造

网络对其他陨石坑进行识别时，可以利用由本文

建立的陨石坑样本数据库训练得到的网络模型，

结合迁移学习方法进行参数初始化，从而有效避

免因待测陨石坑样本少而出现过拟合的现象，提
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高识别精度。

３．３　多尺度多分类陨石坑检测算法
本文优化了传统基于 ＮＭＳ算法的目标检测

算法，并结合陨石坑识别的实际情况，提出了基于

ｃｒａｔｅｒＮＭＳ的多尺度多分类陨石坑检测算法。为
了验证该算法的有效性，本节分别用 Ｃｃｒａｔｅｒ和
Ｎｃｒａｔｅｒ这２个样本数据集训练网络模型，并用各
自数据源中未用来采集样本的图片对上述２种算
法进行对比实验。其中，选自 ＮＡＳＡ官网的仿真
月相测试图有１２张，选自专业相机拍摄的真实月
相测试图有１８张，２类测试图均包含了从新月到
月盈、再到月亏等多种形态的月相图。在训练网

络模型时，选取的参数学习策略为 ＳＧＤ法，初始
学习率均为 η＝０．０００５，Ｓｏｆｔｍａｘ输出各类陨石坑
置信度得分的阈值均为 ０．５，检测框滑动步长为
４５像素。实验结果如图７和图 ８所示，每一行图
片依次为未采用 ＮＭＳ算法、采用传统 ＮＭＳ算法
（ＩｏＵ阈值为 ０．４）和 ｃｒａｔｅｒＮＭＳ算法得到的陨石
坑检测结果，红色框为危海检测框，绿色框为澄海

检测框，蓝色框为第谷检测框，同时在 ｃｒａｔｅｒＮＭＳ
算法检测图中显示了黄色虚线框表示的真实框标

注，用作实验结果对比。由于受光线、天气等因素

影响，专业相机拍摄的月相图比仿真月相图图像

特征更具多样化，相应地更能验证本文陨石坑检

测算法的鲁棒性，且篇幅有限，因此图７仅展示了
２幅 ＮＡＳＡ官网仿真月相图的陨石坑检测结果，
图８展示了５幅专业相机拍摄的月相图陨石坑检
测结果。

由于 Ｓｏｆｔｍａｘ进行陨石坑分类时置信度阈值
选取的较低，在未采用 ＮＭＳ算法时会有许多误检
测框出现，采用 ＮＭＳ算法后效果有所改善，但仍
然有一些误检测框存在。当然，在前 ２种算法中
可以通过反复调节识别网络模型中Ｓｏｆｔｍａｘ分类

图 ７　样本数据集 Ｎｃｒａｔｅｒ的实验结果

Ｆｉｇ．７　ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓａｍｐｌｅｄａｔａｓｅｔＮｃｒａｔｅｒ

图 ８　样本数据集 Ｃｃｒａｔｅｒ的实验结果

Ｆｉｇ．８　ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓａｍｐｌｅｄａｔａｓｅｔＣｃｒａｔｅｒ

置信度和 ＮＭＳ算法中 ＩｏＵ这 ２个阈值的大小来
剔除误检测框，但需要手动不断干预检测过程，效

率太低，并且当替换一副不同的陨石坑待测图进

行检测时，又要重新调试阈值，泛化性能很差。

相比前 ２种检测算法的不足，第 ３种采用
ｃｒａｔｅｒＮＭＳ的多尺度陨石坑检测算法得到的结果
效果显著，能在分类置信度和 ＩｏＵ这 ２个阈值都
固定的情况下成功得到各类陨石坑唯一的精准检

测框，充分说明本文陨石坑检测算法的确能在很

大程度上改善陨石坑识别效果，并且具有通用性，

在不同的样本数据集上都能实现自动精准检测陨

石坑的目的。同时，图７和图８的检测结果也很好
地验证了本文提出的陨石坑识别方法的有效性。

例如，图８第１行月相图片中澄海较大部分面积已
进入阴影，但仍能被本文方法准确地检测到。

Ｐ＝１
Ｎ∑

Ｋｊ
Ｋｓ

（７）

Ｒ＝１
Ｎ∑Ｋｒ （８）
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为了对上述３种陨石坑检测算法的检测结果
进行定量的数据分析，引入了平均检测准确率 Ｐ
和平均检测框冗余数 Ｒ两个评价指标，Ｎ为 ２种
数据源待测试的月相图总数，Ｋｊ为当前测试图中
正确检测框数，Ｋｓ为该测试图中检测框总数，Ｋｒ
为该测试图中冗余正确检测框数，评价公式为

式（７）和式（８）。
表９为各类陨石坑置信度得分阈值均为 ０．５

时，总数共３０张的２种数据源待测月相图最后检
测结果的 Ｐ、Ｒ值统计。可知，相对于前 ２种算
法，本文提出的 ｃｒａｔｅｒＮＭＳ的多尺度陨石坑检测
算法不仅能消除冗余检测框，而且能在分类置信

度阈值较低的情况下准确地检测出各类目标陨

石坑。

表 ９　三种检测算法数据分析

Ｔａｂｌｅ９　Ｄａｔａａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｒｅｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

检测算法 Ｐ Ｒ

未采用 ＮＭＳ算法 ０．８２５ １８

传统 ＮＭＳ算法 ０．８８６ ６

ｃｒａｔｅｒＮＭＳ算法 １ ０

４　结　论

本文以星体宏观视角下的大型陨石坑作为研

究对象，结合图像处理和神经网络等方面的知识，

提出了一种基于深度学习的多尺度陨石坑自动识

别网络框架和陨石坑检测算法，经实验验证主要

得出以下结论：

１）从２个不同数据源采集样本进行实验，陨
石坑识别网络在与训练集同源的验证集上的识别

率可以分别达到 ０．９８５和 ０．９２０，在异源的验证
集上的识别率最高可达到 ０．８６３，说明本文的陨
石坑识别方法具有良好的泛化能力，同时证明了

训练集的数量及来源对识别网络模型的泛化能力

和识别精度都能产生较大的影响。在条件允许的

范围内，样本数据集数量越大、数据来源越丰富，

将越有利于网络泛化能力和识别准确率的提高。

２）训练网络模型时，网络参数优化方法的选
取也十分关键，需要根据实验的具体情况选择适

合当前研究的优化策略。通过多种优化方法的实

验结果对比，发现 ＳＧＤ法在基于深度学习的陨石
坑识别方法研究中具有良好的参数优化效果。

３）通过改进传统陨石坑二分类方法，以及优
化基于 ＮＭＳ的目标检测算法，实现了多种陨石坑
的有效分类，并且不同于传统方法需反复调试阈

值，能在分类置信度和 ＩｏＵ这２个阈值都固定的
情况下，成功得到各类陨石坑唯一的精准检测框，

节约了时间成本，提高了陨石坑自动检测的准

确率。

４）通过实验论证了基于深度学习的大型陨
石坑识别方法的可行性。

随着科技的发展，将人工智能引入星际探测

等领域的研究将具有更为广阔的应用实践和发展

前景。
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（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈｅｎｚｈｅｎＩｎｓｔｉｔｕｔｅｓｏｆＡｄｖａｎｃｅｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｓｈｅｎｚｈｅｎ５１８０５５，Ｃｈｉｎａ）
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ｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄｏｆｃｒａｔｅｒｓｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｓｍａｉｎｌｙｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｄｉｃｈｏｔｏｍｙｏｆｐｏｓｉｔｉｖｅａｎｄｎｅｇａｔｉｖｅｓａｍｐｌｅｓｏｆ
ｓｍａｌｌｃｒａｔｅｒｓ，ｗｉｔｈｌｏｗｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄａｃｃｕｒａｃｙ．Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｔａｋｅｓｌａｒｇｅｃｒａｔｅｒｓｕｎｄｅｒｔｈｅｍａｃｒｏｓｃｏｐｉｃｖｉｅｗｏｆ
ｔｈｅｐｌａｎｅｔａｓｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｂｊｅｃｔ，ｃｏｍｂｉｎｅｓｔｈｅｋｎｏｗｌｅｄｇｅｏｆｄｉｇｉｔａｌｉｍａｇｅｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇａｎｄｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ，ｃｒｅ
ａｔｅｓａｃｒａｔｅｒｓａｍｐｌｅｌｉｂｒａｒｙｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｔａｓｏｕｒｃｅｓｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄａｔａｓｏｕｒｃｅｏｎｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ
ｇｅｎｅｒａｌｉｚａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙ，ａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｓａｍｏｒｅｅｆｆｉｃｉｅｎｔｃｒａｔｅｒｍｕｌｔｉｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ．Ｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅＮｏｎＭａｘｉｍｕｍＳｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎ（ＮＭＳ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｈｉｇｈｅｒｐｒｅｃｉｓｉｏｎｃｒａｔｅｒｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．
Ｔｈｒｏｕｇｈｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ，ｔｈｅｍｕｌｔｉｓｃａｌｅａｎｄｍｕｌｔｉｃｌａｓｓｉｆｉｃａｔｉｏｎｃｒａｔｅｒｓ
ａｕｔｏｍａｔｉｃｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｆｒａｍｅｗｏｒｋｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒａｃｈｉｅｖｅｓａｈｉｇｈａｃ
ｃｕｒａｃｙｒａｔｅ，ｗｉｔｈｔｈｅｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒａｔｅｕｐｔｏ０．９８５ｏｎｈｏｍｏｌｏｇｏｕｓｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｅｔａｎｄ０．８６３ｏｎｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓ
ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｅｔ，ａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅｒｅｄｕｎｄａｎｃｙｏｆｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂｏｘａｎｄｆａｌｓｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｉｎｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃ
ｔｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ；ｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ；ｃｒａｔｅｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ；ＮｏｎＭａｘｉｍｕｍＳｕｐｐｒｅｓ
ｓｉｏｎ（ＮＭＳ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ；ｏｂｊｅｃｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０１４１５：１９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１４．１３３２．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１７０３０１７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：０８１０９＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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基于扩张状态观测器的运输机多故障容错控制

董文瀚１，，童颖裔２，朱鹏２，３，郭佳４

（１．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００３８；　２．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００３８；

３．海军航空大学，葫芦岛 １２５００１；　４．国营芜湖机械厂 航电部，芜湖 ２４１０００）

　　摘　　　要：针对含有传感器与舵面故障的运输机姿态跟踪问题，提出了一种基于扩张
状态观测器的反步容错控制方法。采用状态观测器与控制器分开设计的方法，设计含神经网

络的扩张状态观测器估计系统状态、传感器和舵面故障信息。在此基础上，利用状态估计值代

替实际状态，采用反步法设计姿态角跟踪控制律，并引入指令滤波器提高反步法的控制性能，

基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性理论推导证明了闭环系统跟踪误差的最终有界收敛。仿真结果表明，在
系统存在传感器与舵面多故障的条件下，所提方法依然可以实现运输机姿态角的稳定跟踪。

关　键　词：扩张状态观测器；神经网络；运输机；多故障；容错控制
中图分类号：Ｖ２４９．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５１００５１３

　　随着世界新军事变革的发展，战略空运能力
已经成为衡量一个国家军事实力与航空工业发展

水平的重要标志。２０１６年 ７月 ６日，代号鲲鹏的
国产大型军用运输机运 ２０在川西某机场冲上云
霄，正式完成部队列装工作，这意味着中国空军战

略投送能力迈出关键性一步，也标志着中国成功

跻身世界少数能自主研制大型运输机的行列中！

对于大型运输机而言，高可靠性与安全性是

飞行控制律设计的第一要求。然而，由于现代战

争飞行任务与飞行环境的复杂性，飞控系统难免

会在飞行过程中发生故障或遭受战斗损伤，此时

有效的容错控制是实现安全飞行的关键和

前提
［１］
。

２０世纪 ８０年代以来，国内外大量学者对飞
行器的容错控制问题展开了广泛的研究。

２００７年，Ｔａｏ等［２］
通过直接自适应方法设计

了一种自适应故障补偿控制器，实现了双水獭飞

行器执行器故障的容错控制。２００８年，Ａｌｗｉ和

Ｅｄｗａｒｄｓ［３］将滑模控制理论与在线控制分配相结
合，实现了 Ｂｏｅｉｎｇ７４７飞机舵面损伤故障的容错
控制。２０１１年，陈勇等［４］

分析了多操纵面飞机的

特点，在多目标混合优化算法的基础上，提出了一

种自适应修正故障操纵面权值的控制分配方法，

有效 协 调 了 舵 面 故 障 后 的 指 令 分 配 问 题。

２０１２年，黄宇海等［５］
将自适应动态面反步法应用

到了高超声速飞行器纵向模型，在舵面发生卡死

故障时，通过在线调整控制器参数，实现了有效的

容错控制。２０１７年，马骏等［６］
针对飞机舵面故障

引起的系统内部未建模动态，设计了Ｌ１自适应容
错控制律，实现了飞行器匹配／不匹配不确定性同
时存在下的舵面容错控制。２０１８年，张绍杰等［７］

针对飞翼飞行器舵面故障问题，提出了预定动态

性能约束条件下的反步容错控制方法，保证了舵

面故障后系统对参考信号的渐近跟踪。

虽然上述文献都取得了较好的效果，却都只

考虑了飞行器舵面故障而假定系统状态可完全被

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005017&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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传感器测量。实际情况中，许多系统状态信息往

往难以直接通过传感器测量，而且传感器可能发

生故障或者测量精度较低导致获取的状态信息无

法直接使用。在复杂的飞行环境中，传感器相比

于舵面发生故障的可能性更大，甚至会带来更严

重的危害。震惊世界的狮航与埃航空难中，一个

共同的特征即 Ｂｏｅｉｎｇ７３７ＭＡＸ飞机在爬升至万米
高空后，低温使迎角传感器发生不可预知的故障

从而错误激活飞行保护系统，最终酿成了难以挽

救的俯冲事故，致使两次事故机上 ３４６人全部
遇难。

因此，研究飞行器舵面与传感器多故障条件

下的容错控制具有十分重要的意义。目前，考虑

多故障并发的容错控制在各领域也取得了一些进

展。ＥｓｐｉｎｏｚａＴｒｅｊｏ和 ＣａｍｐｏｓＤｅｌｇａｄｏ［８］通过设计
扩展故障检测观测器，采用估计替代实际输出及

模型跟踪重构控制律，实现了多故障并发时的电

机驱动系统转速跟踪控制。文献［９］针对一类
Ｍａｒｋｏｖｉａｎ随机跳跃系统采用扩展滑模观测器实
现了多故障重构，在此基础上基于滑模控制实现

了系统的渐近稳定。杜艳丽和李元春
［１０］
针对机

械臂出现执行器及传感器故障的情形，提出了分

散模糊滑模重构观测器及非奇异快速 Ｔｅｒｍｉｎａｌ滑
模技术，实现了主动分散容错控制。文献［１１］以
非仿射非线性系统为研究对象，考虑系统发生执

行器及传感器同时故障的情形，设计了动态高增

益 Ｋ观测器估计故障后的系统状态值，在此基础
上采用有限时间收敛的自适应反步法实现了系统

跟踪误差的全局稳定。通过分析已有的研究成果

可以看出，采用观测器方法估计发生故障后的系

统状态，并以此为基础结合各种鲁棒自适应控制

方法，是补偿多故障并发容错控制的重要手段之

一。另外需要注意的是，上述文献中大多只研究

了传感器与执行器同时出现损伤故障，且要求执

行器控制增益已知。对于大型运输机来讲，传感

器与舵面可能出现的故障类型很多，且由于可操

纵舵面数量的增加与舵面构型的复杂性，控制效

率矩阵一般无法精确已知，如何实现系统出现的

更多故障类型和控制增益不完全可知情况下的运

输机容错控制是一个十分必要和具有挑战性的研

究课题。

本文针对大型运输机多类型故障情况下的姿

态容错控制问题，提出了一种基于扩张状态观测

器与反步法相结合的容错控制策略，主要有以下

创新点：

　　１）以多舵面构型运输机为研究对象，综合考
虑系统姿态角传感器与舵面可能发生的各类故

障，建立了传感器与舵面多故障条件下的运输

机姿态运动方程。其中，针对运输机多舵面布

局特点，在传统运输机三舵面分类的基础上，通

过引入分体式舵面概念和相应的舵面操纵关系

矩阵，保证了运输机舵面故障前后控制律形式

的统一性。

２）针对姿态角传感器故障导致的系统状态
不可用问题，引入姿态角输出信号积分变量对原

系统进行增广，在此基础上，设计扩张状态观测器

对运输机姿态运动状态进行故障条件下的状态估

计。其中，考虑到多故障运输机方程中含有的未

知非线性传感器故障与多类型的舵面故障信息，

分别利用径向基（ＲＢＦ）神经网络和自适应参数估
计方法对传统扩张状态观测器进行改进。针对扩

张状态观测器中未知的非线性传感器故障采用神

经网络技术进行逼近估计，对舵面损伤类故障采

用自适应技术进行参数估计，对舵面卡死类故障、

外界扰动组成的综合不确定项利用扩张状态量进

行状态观测。

３）在完成状态估计后，将状态估计值与反步
控制律结合设计运输机多故障容错控制器。在控

制器设计过程中，在传统反步控制律中引入指令

滤波器方法，解决了传统反步控制律微分爆炸与

控制量不受约束的问题，设计了有效的故障容错

控制器。同时考虑系统传感器与舵面故障，且无

需单独设计故障诊断与辨识模块，所设计的多故

障容错控制策略具有较好的工程应用价值。

通过对 Ｂｏｅｉｎｇ７４７大型运输机的仿真验证，可
得本文提出的基于扩张状态观测器的反步容错控

制策略能够保证系统对姿态角输入指令的有效跟

踪，实现舵面与传感器多故障条件下的安全飞行。

１　问题描述

１．１　大型运输机模型

本文研究大型运输机巡航过程中传感器与主

舵面发生故障后的姿态容错控制问题，因此设定

飞机起飞后襟翼、扰流板、起落架等装置为收起状

态，飞机姿态通过升降舵、方向舵与副翼控制。需

要说明的是，相比于姿态角与姿态角速率，空速属

于慢变量，为简化文章结构，假设运输机空速可在

油门控制下保持常值。此时，运输机姿态控制系

统可表示为
［１２］

６００１



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ５期 董文瀚，等：基于扩张状态观测器的运输机多故障容错控制


·

α

β
·

ｐ
·

ｑ
ｒ

θ





























·

＝

ｐ＋ｑｔａｎθｓｉｎ＋ｒｔａｎθｃｏｓ

ｑ－ｐβ＋ｚαΔα＋
ｇ０
Ｖ
（ｃｏｓθｃｏｓ－ｃｏｓθ０）

ｙββ＋ｐ（ｓｉｎα０＋Δα）－ｒｃｏｓα０ ＋
ｇ０
Ｖ
ｃｏｓθｓｉｎ

ｌββ＋ｌｐｐ＋ｌｑｑ＋ｌｒｒ＋（ｌβαβ＋ｌｒαｒ）Δα－ｉ１ｑｒ

ｍαΔα＋ｍｑｑ＋ｉ２ｐｒ－ｍα
ｇ０
Ｖ
（ｃｏｓθｃｏｓ－ｃｏｓθ０）

ｎββ＋ｎｒｒ＋ｎｐｐ＋ｎｐαｐΔα－ｉ３ｐｑ＋ｎｑｑ

ｑｃｏｓ－ｒｓｉｎ

































＋

０ ０ ０
０ ０ ０
０ ０ ０
ｌδａ ｌδｅ ｌδｒ
ｍδａ ｍδｅ ｍδｒ
ｎδａ ｎδｅ ｎδｒ























０ ０ ０

δａ
δｅ
δ










ｒ

（１）

式中：ｇ０和 Ｖ分别为重力加速度和空速；状态变

量 ｘ＝（，α，β，ｐ，ｑ，ｒ，θ）Ｔ中分量分别为滚转角、
迎角、侧滑角、滚转角速率、俯仰角速率、偏航角速

率、俯仰角；θ０为初始俯仰角；δ＝［δａ，δｅ，δｒ］
Ｔ
中

分量分别为等效副翼、升降舵、方向舵；ｌδｉ、ｍδｉ、ｎδｉ
（ｉ＝ａ，ｅ，ｒ）为第ｉ个舵面对应的控制效率系数，一
般可通过风洞试验测量获得，本文假设其初值已

知；Δα＝α－α０，α０为配平迎角；系统参数 ｉ１、ｉ２、ｉ３
由飞机惯性力矩常数计算得到；ｚα，ｙβ，ｌａ ＝

ρＶ２０ＳｒｂＣｌａ／２，ｍａ ＝ρＶ
２
０Ｓｒ珋ｃＣｍａ／２，ｎａ ＝ρＶ

２
０ＳｒｂＣｎａ／

２（ａ＝｛α，β，ｑ，…，｝）为配平状态下的气动导数，
假设其可通过在线气动数据库实时获得，ρ、Ｓｒ、ｂ
分别为空气密度、机翼参考面积、机翼翼展，Ｃ为
对应不同下标气动导数，珋ｃ为平均气动弦长。

传统的运输机数学模型只考虑到总的控制输

入，即控制输入为等效舵面偏转量 δ＝［δａ，δｅ，

δｒ］
Ｔ
。然而随着现代运输机机体设计的大型化，

为了增强飞机操纵性能并有效利用机翼面积，其

舵面构型多采用多操纵面布局，即将一个传统的

单体式舵面分割为若干小的分体式舵面。图１为

图 １　Ｂｏｅｉｎｇ７４７大型运输机舵面构型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｆ

ｌａｒｇｅｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔＢｏｅｉｎｇ７４７

Ｂｏｅｉｎｇ７４７大型运输机舵面构型示意图。可以看
到，其主舵面中的副翼和升降舵都被分为左右内

外４块，方向舵被分为上下２块。
不失一般性，为了简化公式推导过程的矩阵

维数，本文仅考虑运输机有 ５个分体式舵面来表
征其多舵面特性，即 δｃ＝［δａｌ，δａｒ，δｅｌ，δｅｒ，δｒ］

Ｔ
，下

标ａｌ、ａｒ、ｅｌ、ｅｒ、ｒ分别表示左副翼、右副翼、左升降
舵、右升降舵、方向舵。可以看到，分体式舵面的

引入一方面增加了飞机可控舵面的数量，提高了

系统的可操纵性；另一方面，在发生舵面故障时，

也可以通过剩余的健康舵面对故障舵面进行补

偿，实现有效的容错控制。

一般来说，在考虑了可独立操纵的分体式舵

面后，为了使冗余的舵面实现协调控制，同时避免

不同通道控制作用的耦合，左右对称的分体式舵

面通常采用联动操纵，即左右舵的偏转角度始终

保持一致。基于此，引入了等效舵面与实际分体

式舵面的操纵关系式（２）［１２］，保证了在打破传统
飞机三舵面格局的同时，系统控制输入维数的不

变性。

δ＝

δａ
δｅ
δ










ｒ

＝Ｋｐδｃ ＝Ｋｐ［δａｌ，δａｒ，δｅｌ，δｅｒ，δｒ］
Ｔ
（２）

式中：δ＝［δａ，δｅ，δｒ］
Ｔ
为系统待设计的等效舵面

控制输入；Ｋｐ为已知操控关系矩阵，表示为

Ｋｐ ＝
０．５ ０．５ －λａｅ λａｅ ０

－λｅａ λｅａ ０．５ ０．５ ０








０ ０ ０ ０ １

（３）

其中：λａｅ、λｅａ为操控交联因子，表示不同舵面之间
的耦合关系。根据文献［１３］的讨论，在不考虑湍
流等不确定性影响时，λａｅ、λｅａ可近似认为是已知
的飞机结构参数。

为实现运输机姿态容错控制，在式（１）中选
取状态变量 ｘ１＝（，α，β）

Ｔ
，ｘ２＝（ｐ，ｑ，ｒ）

Ｔ
，选取

７００１
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系统控制输入 δ＝［δａ，δｅ，δｒ］
Ｔ
，建立无故障的飞

行器姿态运动方程：

ｘ１ ＝ｆ１（ｘ１）＋ｇ１（ｘ１）ｘ２＋ｄ１
ｘ２ ＝ｆ２（ｘ）＋ｇ２δ＋ｄ２
ｙ＝ｘ

{
１

（４）

式中：ｆ１、ｇ１、ｆ２为已知的系统光滑非线性函数；
ｄ１、ｄ２为未知有界的外界干扰项；ｇ２为等效舵面

控制效率矩阵；系统输出 ｙ＝（，α，β）Ｔ为可测量
值，由姿态角传感器测量获得。

１．２　传感器故障与舵面故障建模
在实际飞行过程中，由于各类电子器件长时

间高强度的工作，难免会导致飞机舵面与传感器

出现各种类型的故障，因此在设计容错控制律前

有必要建立完善的系统故障模型。

１．２．１　传感器故障建模
目前，常见的传感器故障主要有增益性故障

和偏差性故障两大类。其中，偏差性故障又分为

固定偏差故障和漂移偏差故障。基于此，建立姿

态角传感器故障模型为

ｙｓ ＝ｍｓｘ１＋珋ｙｓ（ｔ） （５）
式中：ｙｓ为系统姿态角信号经过传感器后得到的
实际测量值；ｍｓ＝ｄｉａｇ（ｍ，ｍα，ｍβ）为传感器增益
系数矩阵，０≤ｍｓ≤１为未知常数，下标 ｓ＝｛，α，
β｝分别表示滚转角、迎角、侧滑角；珋ｙｓ（ｔ）＝

（珋ｙ（ｔ），珋ｙα（ｔ），珋ｙβ（ｔ））
Ｔ
为传感器偏差系数矩阵，

珋ｙｓｍｉｎ＜珋ｙｓ（ｔ）＜珋ｙｓｍａｘ为未知有界变量，下标 ｓ＝
｛，α，β｝同上。可以看到，只需选择不同的 ｍｓ、
珋ｙｓ（ｔ）取值组合就可表示不同类型的姿态角传感
器故障。

表１描述了式（５）表示的传感器故障类型。
表 １　传感器故障类型

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔｔｙｐｅｓ

故障方程 故障参数 故障名称

ｙｓ＝ｘｓ ｍｓ＝１，珋ｙｓ（ｔ）＝０ 无传感器故障

ｙｓ＝ｍｓｘｓ ０＜ｍｓ＜１，珋ｙｓ（ｔ）＝０ 增益性故障

ｙｓ＝珋ｙｓ（ｔ） ｍｓ＝０，珋ｙ
·

ｓ（ｔ）＝０ 固定偏差故障

ｙｓ＝ｘｓ＋珋ｙｓ（ｔ） ｍｓ＝１，珋ｙｓｍｉｎ＜珋ｙｓ（ｔ）＜珋ｙｓｍａｘ 漂移偏差故障

１．２．２　舵面故障建模
运输机舵面由电动舵机驱动偏转，本文考虑

舵机模型为如下二阶系统：

δ
·

ｉ ＝δｖｉ

δ
·

ｖｉ ＝－λ１δｉ－λ２δｖｉ＋λ１δ
{

ｚｉ

（６）

式中：下标 ｉ表示第 ｉ个分体式舵面；δｚｉ为第 ｉ个
分体式舵面实际输出 δｉ的指令信号；δｖｉ为舵机偏

转速率；λ１＝ω
２
ｎ，λ２＝２ζωｎ，ωｎ和 ζ分别为舵机的

自然频率和阻尼比。

假设１［１４］　λ１λ２，λ１１，表示舵机自然频
率远远大于自身阻尼，即舵机响应速度很快。

当舵机发生故障时，实际表现为舵面发生异

常偏转。因此，将舵机和舵面视为一体进行分析，

将其故障类型分为卡死、饱和、松浮与损伤四大

类，其中松浮和饱和可以视为卡死故障的一种特

殊情况。结合舵机动态式（６），建立舵面故障
模型：

δ
·

ｉ ＝σｉδｖｉ

δ
·

ｖｉ ＝－λ２δｖｉ＋λ１σｉ（ｍｉδｚｉ－δｉ
{

）

（７）

式中：０≤ｍｉ≤１为未知常数，表示不同舵面的损
伤系数；σｉ∈｛０，１｝为舵面卡死故障系数，σｉ＝０
表示舵面发生卡死故障，σｉ＝１表示舵面未发生
卡死故障。

利用关系式 σｉ
２＝σｉ，进一步整理式（７），可得

δ̈ｉ ＝σｉδ
·

ｖｉ ＝－λ２σｉδｖｉ＋λ１σｉ
２
（ｍｉδｚｉ－δｉ）＝

　　 －λ２δ
·

ｉ－λ１δｉ＋λ１［σｉｍｉδｚｉ＋（１－σｉ）δｉ］

（８）
对式（８）两边除以 λ１，同时考虑假设 １，有 １／

λ１≈０，λ２／λ１≈０，则可化简舵面故障模型：

δｉ ＝σｉｍｉδｚｉ＋（１－σｉ）δｉ （９）
考虑 σｉ∈｛０，１｝，则有

（１－σｉ）（δｉ－δｉ（ｔｌｏｃｋ））≡０ （１０）
式中：δｉ（ｔｌｏｃｋ）为舵面 δｉ发生卡死类故障后的定值
舵偏角；ｔｌｏｃｋ为卡死故障发生时间。

将关系式（１０）代入式（９）可得舵面故障模
型为

δｉ ＝σｉｍｉδｚｉ＋（１－σｉ）δｉ（ｔｌｏｃｋ） （１１）
进一步考虑同一舵面不可能同时发生卡死与

损伤故障，可建立最终的分体式舵面故障模型为

δｉ ＝ｍｉδｚｉ＋δｉ（ｔｌｏｃｋ）

ｍｉδｉ（ｔｌｏｃｋ）＝
{ ０

（１２）

可以看到，只需选择不同的 ｍｉ、ｔｌｏｃｋ取值组
合，就可表示不同类型的运输机舵面故障。表 ２
描述了式（１２）表示的舵面故障类型。

联立式（２）、式（１２），可建立运输机等效舵面
故障模型：

表 ２　舵面故障类型

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｆａｕｌｔｔｙｐｅｓ

故障方程 故障参数 故障名称

δｉ＝δｚｉ ｍｉ＝１，ｔ≠ｔｌｏｃｋ 无舵面故障

δｉ＝ｍｉδｚｉ ０＜ｍｉ＜１，ｔ≠ｔｌｏｃｋ 损伤故障

δｉ＝δｉ（ｔｌｏｃｋ） ｍｉ＝０，ｔ＝ｔｌｏｃｋ 卡死故障

８００１
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δ＝Ｋｐδｃ ＝Ｋｐ（ｍａδｚ＋δ（ｔｌｏｃｋ）） （１３）

式中：δｚ＝［δｚａｌ，δｚａｒ，δｚｅｌ，δｚｅｒ，δｚｒ］
Ｔ
为分体式舵面舵

偏角指令信号；ｍａ＝ｄｉａｇ（ｍａｌ，ｍａｒ，ｍｅｌ，ｍｅｒ，ｍｒ）为
舵面 损 伤 系 数 矩 阵；δ（ｔｌｏｃｋ）＝［δａｌ（ｔｌｏｃｋ），

δａｒ（ｔｌｏｃｋ），δｅｌ（ｔｌｏｃｋ），δｅｒ（ｔｌｏｃｋ），δｒ（ｔｌｏｃｋ）］
Ｔ
为舵面卡

死系数矩阵；上述变量的下标含义同前文，相关取

值见表２。
需要说明的是，舵面故障模型（１３）要求舵偏

角指令 δｚ的维数与分体式舵面数量一致，但是对
于采用三维等效舵面作为控制输入的运输机来

说，希望飞机发生舵面故障前后的控制律在形式

上保持统一性，因此将舵面故障模型（１３）进一步
改写为

δ＝Ｋｐ（ｍａＫｓδｄ ＋δ（ｔｌｏｃｋ）） （１４）

式中：δｄ＝［δｄａ，δｄｅ，δｄｒ］
Ｔ
为等效舵面舵偏角指令；

Ｋｓ＝
１ １ ０ ０ ０
０ ０ １ １ ０









０ ０ ０ ０ １

Ｔ

为等效舵面与分体式舵

面指令信号转换矩阵。

１．３　多故障大型运输机模型
联立式（４）、式（５）、式（１４），可建立如下存

在传感器与舵面故障的运输机模型：

ｘ１ ＝ｘ２＋ｆ１′（ｘ）＋ｄ１
ｘ２ ＝ｆ２（ｘ）＋Ｇ２δｄ ＋Δ

ｙ＝ｘ１＋ｆｓ（ｘ１
{

）

（１５）

式中：ｆ′１（ｘ）＝ｆ１（ｘ１）＋（ｇ１（ｘ１）－Ｉ）ｘ２，Ｉ为单位
矩阵；ｆｓ（ｘ１）＝（ｍｓ－Ｉ）ｘ１＋珋ｙｓ为传感器故障项；
Δ＝ｇ２Ｋｐδ（ｔｌｏｃｋ）＋ｄ２为舵面卡死故障与外界干扰

的综合扰动项；Ｇ２＝ｇ２ＫｐｍａＫｓ∈Ｒ
３×３
为未知的等

效控制效率矩阵。

注１　式（１５）将舵面故障按故障类型作了不
同处理，舵面卡死故障信息与外界干扰一起被等

效为状态扰动项，而舵面损伤故障信息通过一系

列矩阵变换被注入到了等效控制效率矩阵 Ｇ２
中，这一变换为后续扩张状态观测器的设计提供

了方便。

为了便于后续观测器及容错控制器设计，且

不失一般性，引入如下合理假设：

假设２　未知外界干扰项 ｄ１、ｄ２光滑可导且

有界，并假设 ｄｉ的未知上界为 ｄ
。

假设３　综合扰动项 Δ在 ｔ≠ｔｌｏｃｋ时光滑可导

且导数有界，即存在未知正实数 μ ∈Ｒ，满足

Δ
·

＜μ。
假设４　非线性函数 ｆｓ、ｆ′１、ｆ２均一致有界，且

对于ｘ，^ｘ∈Ｒｎ满足 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ条件。

ｆ′１（ｘ）－ｆ′１（^ｘ）≤ ｌ１ ｘ－ｘ^

ｆ２（ｘ）－ｆ２（^ｘ）≤ ｌ２ ｘ－ｘ^

ｆｓ（ｘ）－ｆｓ（^ｘ）≤ ｌｓ ｘ－＾
{

ｘ
式中：ｌ１＞０，ｌ２＞０，ｌｓ＞０为相应的 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ常数。

假设５　状态变量（，α，β）属于紧集 Ωｃ，定
义 Ωｃ ＝｛（，α，β）  ≤ ５５°， α ≤ ３０°，
β≤２０°｝。
假设６　ｘ１的期望跟踪指令 ｘ１ｄ光滑可导有

界，且 存 在 紧 集 Ωｄ＝｛（ｘ１ｄ，ｘ１ｄ，ｘ̈１ｄ） ｘ１ｄ
２ ＋

ｘ１ｄ
２＋ ｘ̈１ｄ

２≤Ｂ２０｝，Ｂ０为未知正常数。
假设 ７　运输机方向舵不发生舵面卡死故

障，副翼与升降舵的左右分体式舵面发生舵面卡

死故障的个数不超过一个。

注２　假设 ２、假设 ５、假设 ６的条件比较宽
松，考虑跟踪指令连续平滑，在运输机的常规飞行

过程中，扰动和状态量一般可以满足假设条件；考

虑实际舵面卡死故障的有界性，则假设 ３也可满
足；在很多关于飞行器控制的文献中，假设４被广
泛采用

［１５１７］
；假设 ７的引入表明发生舵面故障

后，完好的舵面可以通过容错控制律的设计完成

系统相应的滚转、俯仰和偏航运动。

本文的设计目标是：对于运输机系统（１５），
在满足假设 １～假设 ７的前提下，综合考虑角速
率状态不可测的情况，当舵面与姿态角传感器同

时发生故障时，利用神经网络和扩张状态观测器

实现对故障的重构，并用观测器输出代替故障传

感器反馈输出给系统；设计反步容错控制器得到

δｄ，使得系统能跟踪期望的姿态角指令信号，保证
姿态角跟踪误差信号一致最终有界，实现飞行器

在多故障条件下的安全飞行。控制系统结构框图

如图２所示。

图 ２　控制系统结构框图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２　神经网络扩张状态观测器

实际工程中，式（１５）中姿态角与角速率信号
由惯性测量组件直接测量获得，考虑惯性单元对

外界环境变化较为敏感及易受自身工艺的影响，

为了避免传感器失准或故障影响，本节引入状态

９００１
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观测器对飞行状态信息进行估计。

扩张状态观测器作为自抗扰控制的核心部

分，由于具有能同时观测系统状态和扰动的特点，

在飞行器姿态控制等领域得到越来越多的应用。

本文考虑运输机同时出现传感器与舵面故障，设

计加入神经网络改进的扩张状态观测器对系统状

态与故障进行同时估计。考虑到姿态角反馈信号

中含有传感器故障信息，采用扩维的思想将其转

变为系统外界干扰，利用 ＲＢＦ神经网络对传感器
故障进行实时逼近。针对舵面故障，由模型（１５）
可以看到，舵面损伤故障被注入控制效率矩阵，本

节在观测器中引入自适应律对其进行有效估计。

而舵面卡死故障与系统外界扰动一起被视为综合

干扰项，可利用扩张状态进行有效观测。

设计观测器前，考虑系统存在的未知非线性

传感器故障 ｆｓ，引入 ＲＢＦ神经网络对其进行估
计，并给出如下引理。

引理１［１８２０］　ＲＢＦ神经网络可以逼近任意未
知连续的非线性函数 ｆ（ｚ）∈Ｒｎｆ，表示为
ｆ（ｚ）＝ΘＴΦ（ｚ）＋ε

Φｊ＝ｅｘｐ（－ ｚ－ｃｊ
２／（２ｂ２ｊ））　ｊ＝１，２，…，{ ｌ

（１６）
式中：ｚ∈Ｒｎ为逼近 ｆ（ｚ）的 ＲＢＦ神经网络输入；ε
为神经网络逼近误差且满足 ε ＜ε，ε为未知
正数；Φ（ｚ）∈Ｒｌ为神经网络基函数向量，ｌ为神
经网络节点数；ｃｊ和 ｂｊ分别为第 ｊ个节点高斯基

函数的网络中心和宽度；Θ∈Ｒｌ×ｎｆ为神经网络最
优权值矩阵，定义为

Θ ＝ａｒｇｍｉｎ
Θ∈Ｒｌ×ｎｆ

｛ｓｕｐ
ｘ∈Ｒｎ

ｆ（ｚ）－ΘＴΦ（ｚ）｝

其中：Θ为神经网络权值矩阵。
基于引理 １，并考虑到姿态角传感器存在未

知故障 ｆｓ（ｘ１），系统的输出测量值 ｙ＝ｘ１＋ｆｓ（ｘ１）
不能直接用于观测器设计，下面采用状态增广的

方法设计扩张状态观测器。

定义系统输出 ｙ的积分信号为

ｘ０ ＝∫
ｔ

０
ｙｄτ ｘ０ ＝ｘ１＋ｆｓ（ｘ１） （１７）

利用式（１７）对式（１５）进行增广，则其可改
写为

ｘ０ ＝ｘ１＋ｆｓ（^ｘ１）＋Δｆｓ
ｘ１ ＝ｘ２＋ｆ′１（ｘ）＋ｄ１
ｘ２ ＝ｘ３＋ｆ２（ｘ）＋Ｇ２δｄ
ｙ′＝ｘ










０

（１８）

式中：Δｆｓ＝ｆｓ（ｘ１）－ｆｓ（^ｘ１），^ｘ１为 ｘ１的估计值；
ｘ３＝Δ为引入的扩张状态量，用于估计舵面卡死

故障与外界干扰的综合扰动项。

此时，针对增广系统（１８），可利用系统输出 ｙ
的积分信号 ｘ０设计如下神经网络扩张状态观
测器：

ｘ^
·

０ ＝ｘ^１＋ｆ^ｓ（^ｘ１）＋
ａ１
ｃ
（ｘ０－ｘ^０）

ｘ^
·

１ ＝ｘ^２＋ｆ′１（^ｘ）＋
ａ２
ｃ２
（ｘ０－ｘ^０）

ｘ^
·

２ ＝ｘ^３＋ｆ２（^ｘ）＋Ｇ^２δｄ ＋
ａ３
ｃ３
（ｘ０－ｘ^０）

ｘ^
·

３ ＝
ａ４
ｃ４
（ｘ０－ｘ^０















 ）

（１９）

式中：^ｘｉ（ｉ＝０，１，２，３）为系统状态 ｘｉ的估计值；

ｆ^ｓ（^ｘ１）＝Θ^
Ｔ
ｓΦ（^ｘ１）表示采用 ＲＢＦ神经网络对未

知传感器故障 ｆｓ（ｘ１）的估计项，Θ^ｓ为神经网络最

优权值矩阵 Θｓ 的估计值；Ｇ^２为未知控制效率矩
阵 Ｇ２的估计值；ａｉ（ｉ＝１，２，３，４）为正实数；０＜
ｃ＜１为正常数。

定义观测器误差 η＝［η０，η１，η２，η３］
Ｔ
，ηｉ＝

ｘｉ－ｘ^ｉ／ｃ
４－ｉ
（ｉ＝０，１，２，３），定义槇Θｓ

Ｔ＝ΘＴｓ －Θ^ｓ
Ｔ
，

槇Ｇ２＝Ｇ２－Ｇ^２，Δｆ′１＝ｆ′１（ｘ）－ｆ′１（^ｘ），Δｆ２＝ｆ２（ｘ）－
ｆ２（^ｘ）。则观测器跟踪误差的动态方程可写为

ｃη
·

＝Ａη＋ｃ∑
３

ｉ＝０
Ｂｉｖｉ （２０）

式中：Ａ＝

－ａ１ １ ０ ０

－ａ２ ０ １ ０

－ａ３ ０ ０ １

－ａ４













０ ０ ０

；ｖ＝

槇Θｓ
ＴΦ（^ｘ１）＋ε＋Δｆｓ
Δｆ′１＋ｄ１

Δｆ２＋槇Ｇ２δｄ
ｘ















３

，

ｖｉ为 ｖ的 ｉ＋１行元素；Ｂｉ为第 ｉ＋１行元素为 １，
其余行为０的列向量。

设计 ａｉ（ｉ＝１，２，３，４）使 Ａ为严格 Ｈｕｒｗｉｔｚ矩
阵，则对于任意正定矩阵 Ｑ存在正定对称矩阵 Ｐ
使得下式成立：

ＡＴＰ＋ＰＡ＝－Ｑ （２１）

选取Θ^ｓ与Ｇ^２的参数自适应律为

Θ^
·

ｓ ＝Γ１（Φ（^ｘ１）η
ＴＰＢ０＋ι１Θ^ｓ）

Ｇ^
·

２ ＝Γ２（δｄη
ＴＰＢ２＋ι２Ｇ^２

{
）

（２２）

式中：对角阵 Γ１，Γ２∈Ｒ
３×３
为常值自适应增益矩

阵；ι１、ι２＞０为待设计的参数。
观测器观测误差收敛性将与控制器稳定性一

同分析。

０１０１
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　第 ５期 董文瀚，等：基于扩张状态观测器的运输机多故障容错控制

３　容错控制器设计

通过扩张状态观测器（１９）对系统状态和故
障进行有效估计后，将观测信息与反步控制相结

合，利用状态估计值 ｘ^ｉ代替实际状态值进行控制
器设计，实现系统状态不可测情况下的多故障姿

态容错控制。

反步法通过设计合适的 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，得到
递进的虚拟控制信号，最终使整个系统实现渐近

稳定。然而，传统的反步控制存在一定不足：①一
般的反步法都需要计算虚拟控制信号的导数，从

而导致微分爆炸现象；②未考虑实际控制指令可
能受到的系统约束，如大型运输机角速率值与作

动器都有幅值、速率与带宽的限制，超出限制的指

令信号必然会导致系统跟踪误差的增大或发散。

针对以上２个问题，通过引入指令滤波器对
标准反步控制律进行改进，将虚拟控制信号输入

指令滤波器后得到其近似导数，减少了控制器计

算量，避免了传统反步设计中存在的微分爆炸现

象。同时，可以通过调整指令滤波器的参数，实现

对输入控制信号幅值、速率与带宽的限制。指令

滤波器的结构如图３所示。

图 ３　指令滤波器

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｍａｎｄｆｉｌｔｅｒ

图３中：φ０为指令滤波器的输入信号；φ
·

ｄ、φｄ
为其输出信号。其状态空间表达式为

ｑ１
ｑ[ ]
２

＝
ｑ２

２ξ１ωｎ１ ＳＲ
ω２ｎ１
２ξ１ωｎ１

（ＳＭ（φ
０
）－ｑ１[ ]） －ｑ{ }









２

φｄ
φ
·[ ]
ｄ

＝
ｑ１
ｑ[ ]













２

（２３）
式中：ξ１和 ωｎ１分别为滤波器的阻尼和带宽

［２１］
；

ＳＲ和 ＳＭ分别为幅值和速率限制函数，描述为

Ｓ（ｘ）＝
ｘＨ　　 ｘ≥ ｘＨ
ｘ －ｘＬ ＜ｘ＜ｘＨ
－ｘＬ ｘ≤－ｘ

{
Ｌ

（２４）

在此引入以下引理。

引理２［２２］　当指令滤波器输入信号 φ０有界
时，则滤波器输出信号φ

·

ｄ、φｄ有界且连续，且对于
任意常数 μ＞０，存在 ωｎ１＞０和 ξ１∈（０，１），使指

令滤波器输入输出满足 φｄ－φ
０ ≤μ。

改进的反步控制律设计包括如下２步：
步骤１　定义姿态角与角速率的跟踪误差：

ｅ１ ＝ｘ^１－ｘ１ｄ （２５）
ｅ２ ＝ｘ^２－ｘ２ｄ （２６）
式中：ｘ１ｄ为姿态角期望的已知跟踪指令，为保证
飞行控制品质，指令信号通过指令滤波器进行平

滑处理；ｘ２ｄ将在下面给出。
根据式（１９），ｅ１对时间 ｔ求导可得

ｅ１ ＝ｇ１（^ｘ１）^ｘ２＋ｆ１（^ｘ１）＋
ａ２
ｃ２
珘ｘ０－ｘ１ｄ （２７）

式中：珘ｘ０＝ｘ^０－ｘ０。

记待设计的名义虚拟控制律为 ｘ０２，其经过指
令滤波器（２３）处理后可获得实际虚拟控制律
ｘ２ｄ，定义姿态角回路由于指令滤波器限制而引入
的跟踪误差为 χ１，设计滤波补偿器：

χ
·

１ ＝－υ１χ１＋ｇ１（^ｘ１）（ｘ２ｄ －ｘ
０
２） （２８）

式中：υ１＞０为待设计的补偿器增益。
定义加入指令滤波器后的姿态角修正跟踪误

差为

ｚ１ ＝ｅ１－χ１ （２９）
选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ１ ＝
１
２
ｚＴ１ｚ１＋

１
２κ１ ∫

ｔ

０
ｚ１ｄ( )ｔ２ （３０）

式中：κ１＞０为待设计参数；误差积分项的引入可
以提高系统跟踪误差的精度。

对式（３０）求导并联立式（２７）～式（２９）可得

Ｖ
·

１ ＝ｚ
Ｔ
１
ｚ１＋κ１ｚ

Ｔ
１∫

ｔ

０
ｚ１ｄ( )ｔ＝

　　ｚＴ [１ ｇ１（^ｘ１）^ｘ２＋ｆ１（^ｘ１）＋ａ２ｃ２珘ｘ０－ｘ１ｄ ＋
　　υ１χ１－ｇ１（^ｘ１）（ｘ２ｄ －ｘ

０
２）＋κ１∫

ｔ

０
ｚ１ｄ ]ｔ ＝

　　ｚＴ (１ ｇ１（^ｘ１）ｘ０２＋ｆ′１（^ｘ１）＋ａ２ｃ２珘ｘ０－ｘ１ｄ ＋
　　κ１∫

ｔ

０
ｚ１ｄｔ＋υ１χ１＋ｇ１（^ｘ１）ｅ )２ （３１）

设计角速率名义虚拟控制律为

ｘ０２ ＝－ｇ
－１
１ （^ｘ１ (） ｆ′１（^ｘ）＋ａ２ｃ２珘ｘ０－ｘ１ｄ ＋

　　κ１∫
ｔ

０
ｚ１ｄｔ＋υ１ｅ )１ －χ２ （３２）

式中：ｘ１ｄ为已知量；χ２的定义将在步骤２给出。
步骤２　根据式（２６）和式（３２），ｅ２对时间 ｔ

求导可得

ｅ２ ＝ｘ^３＋ｆ２（^ｘ）＋Ｇ^２δｄ ＋
ａ３
ｃ３
（ｘ０－ｘ^０）－ｘ２ｄ

（３３）
式中：ｘ２ｄ可以通过指令滤波器获得。

１１０１
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记待设计的名义舵面偏转指令为 δ０，其经过
指令滤波器（２３）处理后可获得舵面偏转指令 δｄ，
定义角速率回路由于指令滤波器限制而引入的跟

踪误差为 χ２，设计滤波补偿器：

χ
·

２ ＝－υ２χ２＋Ｇ^２（δｄ －δ
０
） （３４）

式中：υ２＞０为待设计的补偿器增益。
定义加入指令滤波器后的角速率修正跟踪误

差为

ｚ２ ＝ｅ２－χ２ （３５）
选取如下 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数：

Ｖ２ ＝
１
２
ｚＴ２ｚ２＋

１
２κ (２ ∫ｔ０ｚ２ｄ )ｔ

２

（３６）

式中：κ２＞０为待设计参数；误差积分项的引入可
以提高系统跟踪误差的精度。

对式（２６）求导并联立式（３３）、式（３４）可得

Ｖ
·

２ ＝ｚ
Ｔ
２
ｚ２＋κ２ｚ

Ｔ
２∫

ｔ

０
ｚ２ｄ( )ｔ＝

　　ｚＴ (２ ｘ^３＋ｆ２（^ｘ）＋Ｇ^２δｄ ＋ａ３ｃ３珘ｘ０－ｘ２ｄ ＋
　　υ２χ２－Ｇ^２（δｄ －δ

０
）＋κ２∫

ｔ

０
ｚ２ｄ )ｔ ＝

　　ｚＴ (２ Ｇ^２δ０＋ｘ^３＋ｆ２（^ｘ）＋ａ３ｃ３珘ｘ０－ｘ２ｄ ＋
　　κ２∫

ｔ

０
ｚ２ｄｔ＋υ２χ )２ （３７）

设计名义舵面偏转指令为

δ０ ＝－Ｇ^２
－ (１ ｘ^３＋ｆ２（^ｘ）＋ａ３ｃ３珘ｘ０－ｘ２ｄ ＋

　　κ２∫
ｔ

０
ｚ２ｄｔ＋υ２ｅ２＋ｇ１（^ｘ１）ｚ)１ （３８）

式中：Ｇ^２
－１∈Ｒ３×３为Ｇ^２的逆矩阵，由假设 ７可知

Ｇ^２
－１
总是存在。

将名义舵面偏转指令 δ０输入到指令滤波器，
即可以得到幅值和速率受约束的实际舵面偏转指

令 δｄ。

４　稳定性分析

选取容错控制系统 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为
ＶΣ ＝Ｖｏｂｓ＋Ｖｃ （３９）
式中：Ｖｏｂｓ为观测器 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，选取为

Ｖｏｂｓ ＝
ｃ
２η

ＴＰη＋ｃ２
ｔｒ（槇Θｓ

ＴΓ１
－１槇Θｓ）＋

　　 ｃ
２
ｔｒ（槇Ｇ２

ＴΓ２
－１ 槇Ｇ２） （４０）

Ｖｃ为控制器 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数，选取为
Ｖｃ ＝Ｖ１＋Ｖ２ （４１）

Ｖｏｂｓ对时间 ｔ求导并联立式（２０）可得

Ｖ
·

ｏｂｓ ＝
１
２η

Ｔ
（ＡＴＰ＋ＰＡ）η＋ｃηＴＰ∑

３

ｉ＝０
Ｂｉｖｉ－

　　ｃｔｒ（槇Θｓ
ＴΓ１

－１Θ^
·

ｓ）－ｃｔｒ（槇Ｇ２
ＴΓ２

－１Ｇ^
·

２） （４２）
结合式（２１）和自适应律（２２）可得

Ｖ
·

ｏｂｓ＝－
１
２η

ＴＱη－ｃｔｒ（ι１槇Θｓ
ＴΘ^ｓ）－

　　ｃｔｒ（ι２ 槇Ｇ２
Ｔ Ｇ^２）＋ｃη

ＴＰ［Ｂ０（ε＋Δｆｓ）＋
　　Ｂ１（Δｆ′１＋ｄ１）＋Ｂ２Δｆ２＋Ｂ３ｘ３］ （４３）

由于 Ｂｉ ＝１，利用引理１、假设２～假设４可
得以下不等式：

ｃηＴＰＢ０ε≤ｃη Ｐε

ｃηＴＰＢ１ｄ１≤ｃη Ｐｄ

ｃηＴＰＢ３ｘ３≤ｃη Ｐ μ

ｃηＴＰ（Ｂ０Δｆｓ＋Ｂ１Δｆ′１＋Ｂ２Δｆ２）≤ｃη Ｐ（ｌ１＋
　　ｌ２＋ｌｓ）ｘ－ｘ^≤ｃ（ｌ１＋ｌ２＋ｌｓ）Ｐ η











 ２

（４４）

由完全平方准则 ＸＹ≤Ｘ
２

２
＋Ｙ

２

２
，可得

ｃη Ｐ（ε ＋μ ＋ｄ）≤

　　ｃ η
２

２
＋ｃ Ｐ

２（ε ＋μ ＋ｄ）２

２
（４５）

根据矩阵迹的恒等性质与 Ｙｏｕｎｇ’ｓ不等式，有

－ｃｔｒ（ι１槇Θｓ
ＴΘ^ｓ）＝－ｃι１（Θ^ｓ槇Θｓ

Ｔ
）≤

　　 －ｃι１
槇Θｓ

２

２
＋ｃι１

Θｓ
２

２
－ｃｔｒ（ι２ｇ

～
２
Ｔｇ^２）＝－ｃι１（^ｇ２ｇ

～
２
Ｔ
）≤

　　 －ｃι２
ｇ～２

２

２
＋ｃι２

ｇ２
２















２

（４６）

将式（４４）～式（４６）代入式（４３）有

Ｖ
·

ｏｂｓ≤－
１
２
［λｍｉｎ（Ｑ）－ｃ＋２ｃ（ｌ１＋ｌ２＋

　　ｌｓ）Ｐ］η ２－
ｃι１
２

槇Θｓ
２－

　　
ｃι２
２ ｇ～２

２＋
ｃＰ ２（ε ＋μ ＋ｄ）２

２
＋

　　
ｃι１
２ Θｓ

２＋
ｃι２
２ ｇ２

２≤

　　 －
λｍｉｎ（Ｑ）－ｃ［１＋２（ｌ１＋ｌ２＋ｌｓ）Ｐ］

ｃλｍａｘ（Ｐ）
·

　　 ｃ
２η

ＴＰη－
ι１

λｍａｘ（Γ１
－１
）
·
ｃ
２
ｔｒ（槇Θｓ

ＴΓ１
－１槇Θｓ）－

　　
ι２

λｍａｘ（Γ２
－１
）
·
ｃ
２
ｔｒ（ｇ～２

ＴΓ２
－１ｇ～２）＋

　　
ｃＰ ２（ε ＋μ ＋ｄ）２

２
＋
ｃι１
２ Θｓ

２＋

　　
ｃι２
２ ｇ２

２≤－Ｃ２Ｖｏｂｓ＋Ｃ１ （４７）

２１０１
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式中：Ｃ１＝
ｃＰ２

（ε ＋μ ＋ｄ）２

２
＋
ｃι１
２ Θｓ

 ２＋
ｃι２
２
·

ｇ２
２
；Ｃ２ {＝ｍｉｎ

λｍｉｎ（Ｑ）－ｃ［１＋２（ｌ１＋ｌ２＋ｌｓ）Ｐ］
ｃλｍａｘ（Ｐ）

，

ι１
λｍａｘ（Γ１

－１
）
，

ι２
λｍａｘ（Γ２

－１ }） ；λｍｉｎ、λｍａｘ为相应矩阵特

征值的最值。设计 ａ１、ａ２、ａ３、ａ４、ｃ、ι１、Γ１
－１
、ι２、

Γ２
－１
，使 Ｃ２＞０。
Ｖｃ对时间 ｔ求导并联立式（２９）、式（３５）可得

Ｖ
·

ｃ ＝Ｖ
·

１＋Ｖ
·

２ ＝ｚ
Ｔ (１ ｇ１（^ｘ１）ｘ０２＋ｆ′１（^ｘ１）＋ａ２ｃ２珘ｘ０－

　　ｘ１ｄ ＋κ１∫
ｔ

０
ｚ１ｄｔ＋υ１χ１＋ｇ１（^ｘ１）ｅ )２ ＋

　　ｚＴ (２ Ｇ^２δ０＋υ２χ２＋ｘ^３＋ｆ２（^ｘ）＋
　　

ａ３
ｃ３
珘ｘ０－ｘ２ｄ ＋κ２∫

ｔ

０
ｚ２ｄ )ｔ （４８）

将虚拟控制律ｘ０２与名义舵面指令δ
０
代入可得

Ｖ
·

ｃ ＝ｚ
Ｔ
１（υ１χ１－υ１ｅ１＋ｇ１（^ｘ１）ｅ２－ｇ１（^ｘ１）χ２）＋

　　ｚＴ２（υ２χ２－υ２ｅ２－ｇ１（^ｘ１）ｚ１）＝ｚ
Ｔ
１（－υ１ｚ１＋

　　ｇ１（^ｘ１）ｚ２）＋ｚ
Ｔ
２（－υ２ｚ２－ｇ１（^ｘ１）ｚ１）＝

　　 －υ１ｚ
Ｔ
１ｚ１－υ２ｚ

Ｔ
２ｚ２≤－υ０（ｚ

Ｔ
１ｚ１＋ｚ

Ｔ
２ｚ２） （４９）

式中：υ０＝ｍｉｎ｛υ１，υ２｝。

由式（４９）可以看出，Ｖ
·

ｃ为半负定，则 ｚ１，ｚ２∈
Ｌ∞，进而得到Ｖｃ（∞）＜∞，同时考虑ｚ１、ｚ２的定义

可知 ｚ１，ｚ２∈Ｌ∞。由Ｖ
·

ｃ≤ －υ０（ｚ
Ｔ
１ｚ１＋ｚ

Ｔ
２ｚ２），可得

∫
∞

０
（ｚＴ１ｚ１＋ｚ

Ｔ
２ｚ２）ｄｔ≤－

１
υ０∫

∞

０
Ｖ
·

ｃｄｔ＝

　　 －１
υ０
（Ｖｃ（∞）－Ｖｃ（０））＜∞ （５０）

因此，有 ｚ１，ｚ２∈Ｌ２。根据 Ｂａｒｂａｌａｔ引理可得
ｌｉｍ
ｔ→∞
ｚ１ ＝０

ｌｉｍ
ｔ→∞
ｚ２ ＝

{ ０
（５１）

根据式（４７）和式（４９），可知

Ｖ
·

Σ ＝Ｖ
·

ｏｂｓ＋Ｖ
·

ｃ≤－Ｃ２Ｖｏｂｓ＋Ｃ１－

　　υ０（ｚ
Ｔ
１ｚ１＋ｚ

Ｔ
２ｚ２）≤－Ｃ３ＶΣ ＋Ｃ１ （５２）

式中：Ｃ３＝ｍｉｎ｛２υ０，Ｃ２｝。

对式（５２）左右两边同时乘以 ｅＣ３ｔ并积分后
可得

０≤ ＶΣ（ｔ）≤
Ｃ１
Ｃ３
＋ ＶΣ（０）－

Ｃ１
Ｃ( )
３

ｅ－Ｃ３ｔ

　　ｔ≥０ （５３）
式（５３）表明，ｌｉｍ

ｔ→∞
ＶΣ（ｔ）＝Ｃ１／Ｃ３，故 ＶΣ 一致

最终有界，而由式（３９）也可得到 η、槇Θｓ、槇Ｇ２的一致

最终有界性，考虑假设 ５可得 ｘ^的有界性；考虑

Θｓ 的有界性可知Θ^ｓ有界；考虑Ｇ^２的有界性可知

Ｇ^２有界；这表明通过自适应律（２２）的设计可以
保证扩张状态观测器的观测误差与其他信号的一

致最终有界性，而改变扩张状态观测器参数可以

提高观测性能。另外，根据引理２，存在 ωｎ１＞０使
得滤波器跟踪误差任意小，即使修正跟踪误差 ｚ１、
ｚ２收敛于实际跟踪误差 ｅ１、ｅ２的小领域，再结合
式（５１）可得本文提出的改进反步容错控制律
（３２）、（３８）能使运输机跟踪期望的姿态角指令信
号，保证姿态角跟踪误差信号一致最终有界，实现

飞行器在多故障条件下的安全飞行，实现了本文

的控制器设计目标。

５　飞行仿真及分析

为验证本文所设计的容错控制器的有效性，

在 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ环境中进行仿真验证。以
Ｂｏｅｉｎｇ７４７模型为被控对象，分体式舵面 δｃ ＝

［δａｌ，δａｒ，δｅｌ，δｅｒ，δｒ］
Ｔ
，取操控交联因子 λａｅ＝λｅａ＝

０．３。飞行仿真的进入条件为 Ｈ＝１２１９２ｍ，Ｍａ＝
０．６，配平状态和舵面偏转角度为 α０ ＝θ０ ＝
３．１２５°，δｅｌ＝δｅｒ＝５．２°，其余值为零。仿真时间设
置为１０ｓ，在 ｔ＝３－６ｓ对飞机施加 αｄ＝１０°，ｄ＝
５°的指令信号，侧滑角指令始终为零。飞行状态与
舵面偏转对应的指令滤波器参数如表３所示。

仿真过程中，飞行器故障与外界扰动设置如下：

１）ｔ＝２ｓ时，迎角传感器发生 ｍα＝１，珋ｙα（ｔ）＝
２ｓｉｎ（２πｔ）（°）／ｓ的漂移偏差故障。

２）ｔ＝４ｓ时，左升降舵 δｅｌ发生 ｍｅｌ＝０．４的舵
面损伤故障。

３）ｔ＝ｔｌｏｃｋ＝６．５ｓ时，右副翼δａｒ发生舵面卡死
故障。

仿真如图４～图６所示。
表 ３　指令滤波器参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｃｏｍｍａｎｄｆｉｌｔｅｒｓ

控制信号 幅值限制
速率限制／
（（°）·ｓ－１）

ζ ωｎ／（ｒａｄ·ｓ
－１）

α ±３０° ０．８ ４
β ±２０° ０．８ ２．５
 ±５５° ０．８ ２．５
ｐ ±５０（°）／ｓ ０．８ １０
ｑ ±３５（°）／ｓ ０．８ １０
ｒ ±２０（°）／ｓ ０．８ １０
δａｌ ［－２０°，２０°］ ±４０ ０．８ ３５
δａｒ ［－２０°，２０°］ ±４０ ０．８ ３５
δｅｌ ［－２３°，１７°］ ±３７ ０．８ ３５
δｅｒ ［－２３°，１７°］ ±３７ ０．８ ３５
δｒ ［－２５°，２５°］ ±５０ ０．８ ３５

３１０１
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图 ４　姿态角指令跟踪曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｍａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅ

图 ５　姿态角跟踪误差

Ｆｉｇ．５　Ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒ

　　扩张状态观测器中神经网络的参数设置为：
节点数 ｌ＝２５，高斯基函数的网络宽度 ｂｊ＝２，网络
中心 ｃｊ均匀设置在［５×５］×［５×５］×［５×５］×
［５×５］区间内。根据第 ２节扩张状态观测器的
稳定性分析，经过反复调试得到剩余扩张状态观

测器参数和反步容错控制器参数，如表４所示，设

图 ６　控制舵面偏转角度

Ｆｉｇ．６　Ｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓ

表 ４　扩张状态观测器与反步容错控制器参数

Ｔａｂｌｅ４　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒａｎｄ

ｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

参数 数值

ａ１ ４

ａ２ ６

ａ３ ４

ａ４ １

υ１ ５

υ２ ８

κ１ ０．１

κ２ ０．０５

ｃ ０．０１

ι１，ι２ ０．０２

Γ１
－１ ２Ｉ２５×２５

Γ２
－１ ３Ｉ３×３

置扩张状态观测器初值与被控系统相同。

图４为系统姿态角指令跟踪曲线，红线表示
姿态角期望指令信号，蓝线为系统神经网络扩张
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　第 ５期 董文瀚，等：基于扩张状态观测器的运输机多故障容错控制

状态观测器对姿态角的观测值，黑虚线为系统姿

态角真实状态值。可以看到，扩张状态观测器能

有效地估计出系统真实状态值，观测误差较小，当

ｔ＝２ｓ时，由于系统迎角传感器出现漂移偏差故
障，导致迎角观测值与真实值出现一定程度的误

差，但由于神经网络对传感器故障的快速估计，使

观测器能迅速地跟踪上真实状态值。

图５为运输机姿态角对指令信号的跟踪误
差。可以看到，由于在ｔ＝４ｓ和ｔ＝６．５ｓ飞机舵面
发生损伤和卡死故障，导致姿态角跟踪误差增大，

但由于容错控制器的存在，使误差能快速收敛，并

最终趋近于零，实现了故障条件下姿态角对指令

信号的有效跟踪。

图６为运输机舵面偏转角度。可以看到，整
个过程舵面偏转值都能保持在约束范围内，没有

出现舵面饱和的情况。另外，当左升降舵和右副

翼在ｔ＝４ｓ和ｔ＝６．５ｓ分别出现舵面故障时，其余
健康舵面偏转值能及时调整，实现对故障舵面的

有效补偿。

为了进一步验证控制律的鲁棒性，在考虑传

感器与舵面故障的基础上，分别加入外界干扰项

ｄ１＝［ｄ·，ｄα，ｄβ·］，ｄ· ＝ｄα· ＝ｄβ· ＝５ｓｉｎ（２πｔ）（°）／ｓ
和 ｄ２＝［ｄｐ，ｄｑ，ｄｒ］，ｄｐ＝ｄｑ＝ｄｒ＝５ｓｉｎ（２πｔ）（°）／

ｓ２，结果如图７所示。
图７中，蓝线为在姿态外回路加入扰动的仿

图 ７　ｄ１、ｄ２分别作用下姿态角指令跟踪曲线

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｍａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｗｉｔｈ

ｄ１ａｎｄｄ２

真结果，青线为在姿态内回路加入扰动的仿真结

果。可以看到，当外界扰动出现在内回路时，由于

扩张状态项可以有效估计干扰值 ｄ２，系统姿态角
能平稳有效地跟踪上指令信号。而在外回路加入

扰动后，由于神经网络扩张状态观测器（１９）没有
针对 ｄ１的估计项，这使得控制结果出现周期性抖
动，系统鲁棒性有明显下降，但此时仍可以维持运

输机安全飞行的基本目的。

通过上述仿真表明，在系统存在传感器与舵

面多故障的情况下，本文所设计的神经网络扩张

状态观测器能实时有效地估计运输机不可测状态

值，通过指令滤波反步容错控制器的设计，完成了

多故障条件下运输机姿态角对指令信号的有效跟

踪，达到了控制器的设计目的。

６　结 束 语

本文针对大型运输机存在传感器和舵面可能

发生的故障影响下的姿态角控制，构造了扩张状

态观测器对系统不可测状态和故障信息进行实时

估计，设计反步容错控制器与指令滤波器，跟踪期

望指令。同时设计了基于扩张状态观测器的多故

障容错控制器，解决了反步法计算过程的微分爆

炸问题。通过 Ｌｙａｐｕｎｏｖ稳定性分析，证明系统状
态观测值与姿态角指令跟踪误差的一致最终有界

性。仿真结果表明，本文所提出的控制策略能够

实现传感器与舵面多故障情况下的运输机姿态角

指令信号的有效跟踪与安全飞行，具有一定的工

程参考价值。下一步的工作是对本文提出的策略

进行半实物实验，更好说明所提控制策略的有

效性。
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机动中的应用［Ｊ］．空气动力学学报，２０１７，３５（５）：７１８７２６．

ＺＨＡＮＧＳ，ＷＡＮＧＱ，ＨＥＫＦ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｄｙｎａｍｉｃｓｕｒ

ｆａｃｅｃｏｎｔｒｏｌｌａｗａｎｄｉｔｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｉｎｐｏｓｔｓｔａｌｌｍａｎｅｕｖｅｒｓ［Ｊ］．

ＡｃｔａＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３５（５）：７１８７２６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１７］孙化东，于剑桥，梅跃松．卷弧翼滚转导弹 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ自适应

轨迹线性化控制［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１７，３９（１）：

１６２１６７．

ＳＵＮＨＤ，ＹＵＪＱ，ＭＥＩＹＳ．Ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｗｒａｐａｒｏｕｎｄｆｉｎｒｏｌｌｉｎｇ

ｍｉｓｓｉｌｅｓｂａｓｅｄｏｎＬｉｐｓｃｈｉｔｚａｄａｐｔｉｖｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，３９（１）：１６２１６７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＣＨＥＮＹ，ＤＯＮＧＸ，ＬＩＵＺ，ｅｔａｌ．Ａｄａｐｔｉｖｅｎｅｕｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａ

ｃｌａｓｓｏｆｔｉｍｅｄｅｌａｙｓｙｓｔｅｍｓｉｎｔｈｅｐｒｅｓｅｎｃｅｏｆｂａｃｋｌａｓｈｏｒｄｅａｄ

ｚｏｎｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ［Ｊ］．ＩＥＴＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆ Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，

２０１４，８（１１）：１００９１０２２．

［１９］ＹＡＮＧＭＣ，ＪＩＡＮＧＪ．Ｒｅｃｏｎｆｉｇｕｒａｂｌｅｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎｎｅｕｒａｌ

ｎｅｔｗｏｒｋｆｏｒｍｕｌｔｉｅｆｆｅｃｔｏｒｓａｉｒｃｒａｆｔ［Ｃ］∥ ＩＥＥＥ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｎｅｔｗｏｒｋｉｎｇ，Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃ＆ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎ

ｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：１６２８４４３３．

［２０］ＫＡＮＧＱ，ＷＡＮＧＷ，ＬＩＵＹ．Ａｄａｐｔｉｖｅｒｏｂｕｓｔｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｆｏｒａ

ｃｌａｓｓｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓｉｎｐｕｒｅｆｅｅｄｂａｃｋｆｏｒｍ［Ｊ］．

Ａｕｔｏｍａｔｉｃａ，２００２，３８（８）：１３６５１３７２．

［２１］ ＳＯＮＮＥＶＥＬＤＴＬ，ＣＨＵＱＰ，ＭＵＬＤＥＲＪＡ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｆｌｉｇｈｔ

ｃｏｎｔｒｏｌｄｅｓｉｇｎｕｓｉｎｇｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄａｄａｐｔｉｖｅｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００７，３０（２）：３２２

３３６．

［２２］ＹＵＪ，ＳＨＩＰ，ＤＯＮＧＷ，ｅｔａｌ．Ｏｂｓｅｒｖｅｒａｎｄｃｏｍｍａｎｄｆｉｌｔｅｒ

ｂａｓｅｄａｄａｐｔｉｖｅｆｕｚｚｙｏｕｔｐｕｔｆｅｅｄｂａｃｋｃｏｎｔｒｏｌｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｎｏｎ

ｌｉｎｅａｒｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＩｎｄｕｓｔｒｉａｌＥｌｅｃｔｒｏｎ

ｉｃｓ，２０１５，６２（９）：５９６２５９７０．

　作者简介：

　董文瀚　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：自适应

控制。

童颖裔　男，硕士研究生。主要研究方向：容错飞行控制。
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　第 ５期 董文瀚，等：基于扩张状态观测器的运输机多故障容错控制

Ｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎ
ｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒ

ＤＯＮＧＷｅｎｈａｎ１，，ＴＯＮＧＹｉｎｇｙｉ２，ＺＨＵＰｅｎｇ２，３，ＧＵＯＪｉａ４

（１．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ；　２．ＧｒａｄｕａｔｅＣｏｌｌｅｇｅ，

ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００３８，Ｃｈｉｎａ；　３．ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｈｕｌｕｄａｏ１２５００１，Ｃｈｉｎａ；

４．ＡｖｉｏｎｉｃｓＤｅｐａｒｔｍｅｎｔ，ＳｔａｔｅＯｗｎｅｄＷｕｈｕＭａｃｈｉｎｅｒｙＦａｃｔｏｒｙ，Ｗｕｈｕ２４１０００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍ ｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔｓａｎｄａｃｔｕａｔｏｒ
ｆａｕｌｔｓ，ａｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｓｔａｔｅ
ｏｂｓｅｒｖｅｒａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄｓｅｐａｒａｔｅｌｙ．Ｔｈｅｅｘｔｅｎｄｅｄｓｔａｔｅｏｂｓｅｒｖｅｒｗｉｔｈｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏ
ｅｓｔｉｍａｔｅｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｓ，ｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔｓａｎｄａｃｔｕａｔｏｒｆａｕｌｔｓｓｉｍｕｌｔａｎｅｏｕｓｌｙ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｅｓａｒｅ
ｒｅｐｌａｃｅｄｂｙｔｈｅｅｓｔｉｍａｔｅｓ，ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｏｆａｔｔｉｔｕｄｅｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｂａｓｅｄｏｎｂａｃｋｓｔｅｐｐｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ
ｔｅｃｈｎｉｑｕｅ，ａｎｄｔｈｅｃｏｍｍａｎｄｆｉｌｔｅｒｉｓａｌｓｏｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄｉｎｔｏｔｈｅｆａｕｌｔｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｗｈｉｃｈｃａｎｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔｈｅｆｉｎａｌｂｏｕｎｄｅｄｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｓｉｓｄｅｒｉｖｅｄａｎｄｐｒｏｖｅｄ
ｕｓｉｎｇＬｙａｐｕｎｏｖｓｔａｂｉｌｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｅｆｆｅｃｔｉｖｅａｎｄｃａｎ
ｓｏｌｖｅｔｈｅａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｆｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔｉｎｔｈｅｐｒｅｓｅｎｃｅｏｆｓｅｎｓｏｒｆａｕｌｔｓａｎｄａｃｔｕａｔｏｒ
ｆａｕｌｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｘｔｅｎｄｅｄ ｓｔａｔｅ ｏｂｓｅｒｖｅｒ； ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ； ｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔ； ｍｕｌｔｉｐｌｅ ｆａｕｌｔｓ； ｆａｕｌｔ
ｔｏｌｅｒａｎｔｃｏｎｔｒｏｌ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９１０１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１１２７１６：１２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１１２７．１２０９．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（２０１７１３９６）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｄｏｎｇｗｅｎｈａｎ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０６２５；录用日期：２０１９０８０３；网络出版时间：２０１９０８１６１５：４２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８１６．０９３４．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （Ｕ１９３３１２１）；工信部民机专项 （工信部联装〔２０１６〕３７号，序号 ９）；中央高校基本科研业务费专项资

金；江苏省科研与实践创新计划 （ＫＹＣＸ１９＿０１９８）；江苏高校优势学科建设工程

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｗｈ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：张瑞华，刘卫华，彭孝天，等．昼夜温度变化对燃油箱空余空间氧浓度的影响［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：
１０１８１０２３．ＺＨＡＮＧＲＨ，ＬＩＵＷＨ，ＰＥＮＧＸＴ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓｏｎｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｉｎｆｒｅｅ
ｓｐａｃｅｏｆｆｕｅｌｔａｎｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：１０１８１０２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３３１

昼夜温度变化对燃油箱空余空间氧浓度的影响

张瑞华，刘卫华，彭孝天，冯诗愚

（南京航空航天大学 航空学院，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：燃油箱空余空间氧浓度变化规律的确定是惰化系统的设计基础，但影响燃
油箱空余空间氧浓度因素很多，当前人们对于昼夜温度变化这一实际现象还缺少必要的分析

计算。为此，以某型飞机中央翼燃油箱为研究对象，依据 ＦＡＲ２５适航条款中昼夜温度变化的
相关规定，建立理论仿真模型，利用实验数据对模型进行验证，探讨燃油箱空余空间氧浓度与

昼夜温度变化之间的对应关系，并分析昼夜温度变化范围、载油率、初始氧浓度、溶解氧析出等

因素对燃油箱空余空间氧浓度的影响，提出满足适航条款要求的夜间停机前燃油箱初始氧浓

度限值。研究结果表明：昼夜温度的变化范围、载油率、初始氧浓度等因素对燃油箱空余空间

氧浓度变化规律影响程度有所不同；停机前燃油箱初始氧浓度限值应该低于最低氧浓度限值

０．５％ ～１％。研究成果将对惰化系统设计、燃油箱可燃性暴露时间计算具有较好的参考价值。
关　键　词：燃油箱；昼夜温度变化；氧浓度；适航条款；惰化系统
中图分类号：Ｖ２２８；ＴＱ０２１．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５１０１８０６

　　运输类飞机适航规章中对飞机燃油箱机队平
均可燃性暴露时间提出了明确规定（ＦＡＲ２５）［１］，
即必须采用适航当局所规定的 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法
来对燃油箱的可燃性进行定量分析，且定量分析

结果必须满足：“一架飞机上每一燃油箱的机队

平均可燃性暴露时间均不得超过可燃性暴露评估

时间（ＦＥＥＴ）的３％，或所评估机型机翼燃油箱的
可燃性暴露时间，取较大者。”当燃油箱可燃性暴

露时间不能满足该适航规章要求时，美国联邦航

空管理局（ＦＡＡ）还推荐了采用机载燃油箱惰化
技术来降低燃油箱的可燃性

［１］
。

所谓的机载燃油箱惰化技术是指采用机载空

气分离方式制取富氮气体，并利用该富氮气体来

控制燃油箱空余空间氧浓度，使之处于适航规章

规定的“惰性”状态，即：“燃油箱每个舱室内的总

体平均氧气浓度在海平面到 ３０４８ｍ（１００００英
尺）高度之间不超过 １２％，３０４８ｍ（１００００英尺）
到１２１９２ｍ（４００００英尺）高度之间该浓度值从
１２％线性增加至１４．５％，高于１２１９２ｍ（４００００英
尺）线性外推。”

对于采用了惰化技术的燃油箱，适航条款还

为之规定了其平均可燃性暴露时间限值，其中，平

均可燃性暴露时间即为该燃油箱位于可燃界限范

围内处于非惰性状态的时间。

由此可见，准确掌握燃油箱空余空间氧浓度

变化规律不仅是惰化系统设计的基础，而且也是

燃油箱平均可燃性暴露时间计算的基础。

事实上，影响燃油箱空余空间氧浓度的因素

很多，如燃油箱结构形式、溶解氧析出、初始载油

率、昼夜温度变化、通气增压方式等。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005018&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 张瑞华，等：昼夜温度变化对燃油箱空余空间氧浓度的影响

时至今日，国内外学者已对燃油箱惰化技术

开展了较为深入的研究工作。如 Ｍｉｃｈａｅｌ和 Ｗｉｌ
ｌｉａｍ［２］采用 Ｂ７３７７００进行了燃油箱惰化地面测
试和飞行测试实验，分析了风况（无风速、模拟风

速、自然风等）和载油率对燃油箱各部分气相空

间氧浓度的影响。Ｃａｖａｇｅ和 Ｋｉｌｓ［３］建立了 Ｂｏｅｉｎｇ
７４７ＳＰ可改变富氮气体分配方式的模拟燃油箱实
验平台，实验获取了简单有效的富氮气体分配方

式，降低了富氮气体需求量。冯诗愚等
［４］
建立了

开式燃油箱空余空间氧浓度数学模型，分析了不

同巡航高度等因素对氧浓度变化的影响。汪明

明
［５］
对燃油中的氧氮溶解特性进行了归纳总结，

分析了惰化过程中燃油箱空余空间氧浓度随燃油

箱体积、载油率、富氮气体流率、温度、蒸气压等因

素的变化情况。鹿世化等
［６］
采用数值模拟方法

分别对单舱和多舱燃油箱空余空间的氧浓度变化

规律进行了研究。然而，对于昼夜温度变化这个

实际现象还缺乏相关分析，在可燃性暴露时间分

析计算中，常人为假设昼夜温度变化将提升燃油

箱氧浓度 １％ ～２％，事实上，不同昼夜温度的变
化范围、燃油箱初始载油率、昼夜停留时间、通气

方式等众多因素
［７１１］
均影响着燃油箱空余空间的

氧浓度水平
［１２１６］

。

本文以某型飞机中央翼燃油箱为研究对象，

依据 ＦＡＲ２５适航条款中昼夜温度变化的相关规
定，建立燃油箱模型，理论探讨燃油箱空余空间氧

浓度与昼夜温度变化之间的对应关系，并分析昼

夜温度变化范围、载油率、初始氧浓度等因素对燃

油箱空余空间氧浓度的影响，以提出满足适航条

款要求的昼夜停机前燃油箱初始氧浓度合理

限值。

１　研究对象及数学模型
１．１　燃油箱结构及其简化

本文所研究的某型飞机中央翼燃油箱如图 １
所示

［１７］
，该燃油箱为开式燃油箱，由左右 ２个对

称的侧燃油箱和中部燃油箱组成，其中，中部燃油

箱被分隔为 ３个隔舱（包括前侧燃油箱、中部燃
油箱和后侧燃油箱），左右侧燃油箱由翼肋分隔

为相互联通的３个舱室。燃油箱工程外形包含有
大量的管线、阀门、各类传感器等设备以及横梁、

螺纹、螺帽、倒角等复杂结构。

为简化起见，将左右侧燃油箱分别视为一个

整体；燃油的实际流动换热也涉及到非稳态、多相

流、湍流、导热、对流、辐射等实际现象，在不改变

燃油箱基本结构的前提下，本文对燃油箱结构进

图 １　燃油箱简化模型

Ｆｉｇ．１　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｆｕｅｌｔａｎｋｍｏｄｅｌ

行了简化并编号，以便于后续分析。

１．２　数学模型

在建立燃油箱呼吸作用数学模型之前，本文

提出了以下假设：①气相空间中的混合气体以及
外界大气视为理想气体；②计算步长内，气体充分
混合，燃油箱气相空间各处的温度、压力、密度相

等；③本文研究燃油箱模型为开式燃油箱，不考虑
燃油箱与外界环境之间的压差，认为燃油箱气相

空间气体温度和外界大气温度相等；④计算过程
中考虑了由于温度变化所引起的燃油溶解氧逸出

和热胀性；⑤计算过程中外界大气与燃油箱内原
有气体充分混合并达到平衡。

当外界环境温度降低时，燃油箱进行呼吸作

用时的数学模型推导将分为２个阶段。
第１阶段：从 ｔ时刻开始，外界环境温度逐渐

降低，外界大气进入燃油箱上部空间，燃油箱气相

空间氧浓度的增加来自于外界大气的进入，其中，

氧的质量平衡方程为

ｍｏ，ａｔｍΔｔ＋ｍ
ｔ
ｏ，ｕ ＝ｍ

ｔ＋Δｔ
ｏ，ｕ （１）

式中：ｍｏ，ａｔｍ为外界大气的质量流量；上标“ｔ”和
“ｔ＋Δｔ”分别表示呼吸作用的起始和终了时刻；下
标“ｏ，ｕ”表示气相空间的氧组分；下标“ｏ，ａｔｍ”表
示外界大气的氧组分。

第２阶段：ｔ＋Δｔ时刻，燃油箱气相空间内的
气体达到平衡，此时 ｔ时刻和 ｔ＋Δｔ时刻的氧质
量比为

ｍｔ＋Δｔｏ，ｕ

ｍｔｏ，ｕ
＝
ｐｔ＋Δｔｏ，ｕＶ

ｔ＋Δｔ
ｕ ／（ＲｏＴ

ｔ＋Δｔ
ｏ ）

ｐｔｏ，ｕＶ
ｔ
ｕ／（ＲｏＴ

ｔ
ｏ）

（２）

式中：Ｖｕ为气相空间的体积；Ｔｏ为出口温度；Ｒｏ
为出口气体常数；ｐｏ，ｕ为气相空间的氧分压。

停机过程中，燃油箱气相空间总容积不变，有

Ｖｔ＋Δｔｕ ＝Ｖｔｕ，式（２）可化简为

ｍｔ＋Δｔｏ，ｕ

ｍｔｏ，ｕ
＝
ｐｔ＋Δｔｏ，ｕ ／Ｔ

ｔ＋Δｔ
ｏ

ｐｔｏ，ｕ／Ｔ
ｔ
ｏ

＝
ｐｔ＋Δｔｏ，ｕＴ

ｔ
ｏ

ｐｔｏ，ｕＴ
ｔ＋Δｔ
ｏ

（３）

将式（３）代入式（１）可以得到外界大气的质
量流量 ｍｏ，ａｔｍ为

９１０１
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ｍｏ，ａｔｍ ＝
［ｐｔ＋Δｔｏ，ｕＴ

ｔ
ｏ／（ｐ

ｔ
ｏ，ｕＴ

ｔ＋Δｔ
ｏ ）－１］ｍ

ｔ
ｏ，ｕ

Δｔ
（４）

终了时刻气相空间的氧浓度可表示为

Ｗｔ＋Δｔｏ ＝
ｍｏ，ａｔｍΔｔＷｏ，ａｔｍ ＋ｍ

ｔ
ｏ，ｕＷ

ｔ
ｏ，ｕ

ｍｔ＋Δｔｏ，ｕ

（５）

式中：Ｗｏ，ａｔｍ和 Ｗｏ，ｕ分别为环境大气中氧浓度和燃
油箱空余空间氧浓度。

在每一计算步长中，终了时刻的各参数将成

为下一计算步长的初始参数，依次迭代计算。

当外界环境温度升高时，燃油箱空余空间的

压力超过外界大气压，燃油箱内气体按摩尔比排

出，此时终了时刻的氧浓度可表示为

Ｗｔ＋Δｔｏ ＝Ｗｔｏ （６）
通过计算每一步长的氧浓度变化就能得到停

机过程中昼夜温度变化燃油箱气相空间氧浓度的

变化曲线。

２　实验验证

本文采用的实验数据基于 ＦＡＡ的以下规
定

［１７１９］
：①飞机已按 ＦＡＡ７００ｎｍｉｌｅ飞行任务着

陆，并保持地面静止状态；②所有燃油箱都是空
的或少量载油状态；③惰化系统在地面不工作；
④每个燃油箱隔舱的初始氧浓度设为７００ｎｍｉｌｅ
飞行任务着陆时的浓度；⑤燃油箱空载温度等于
外部环境空气温度；⑥整个模拟过程中外部环境
空气的氧浓度和大气压力分别为 ２１％和１ａｔｍ
（１０１３２５Ｐａ）；⑦室外环境空气温度呈正弦变化，
为８ｈ昼夜循环。

燃油箱将保存在最不利的氧浓度情况下，进

行夜间地面停机时分析。同时，如图２所示，燃油
箱将受到 ３个日循环的影响。其中：不同标准差
昼夜温度变化函数为

Ｔ２＝１．６８３６６ｃｏｓ（πｔ／２４０）＋２８４．８２３

　　ΔＴ＝６．６７Ｋ

Ｔ２＝５．０４９０４ｃｏｓ（πｔ／２４０）＋２８３．１８５２８

　　ΔＴ＝１０Ｋ

Ｔ２＝６．７０３４６ｃｏｓ（πｔ／２４０）＋２８１．４４０３

　　ΔＴ















＝１３．３Ｋ

式中：ΔＴ为昼夜温度变化的数值。
本文以昼夜温度变化 １３．３Ｋ，载油率 １０％为

例，对中央燃油箱经昼夜温度变化后的空余空间

氧浓度的变化进行了仿真模拟，并且与已有实验

数据
［１９］
进行对比，所得结果如图３所示。

通过对比，可以看出，在非地面运行的惯性系

下，经过８ｈ夜间地面停车后，燃油箱氧浓度变化

图 ２　昼夜温度变化曲线

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｃｕｒｖｅｓ

图 ３　经昼夜温度变化燃油箱空余空间氧浓度变化曲线

Ｆｉｇ．３　Ｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｆｒｅｅｓｐａｃｅｉｎ

ｆｕｅｌｔａｎｋｔｈｒｏｕｇｈｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓ

趋势一致，且仿真结果与实验数据之间的相对误

差均小于１０％，表明了程序的正确性。

３　计算结果与分析

外界空气由通气口进入燃油箱，与燃油箱内

原有气体掺混，中央翼燃油箱（中部燃油箱、后侧

燃油箱、前侧燃油箱）进口处的氧浓度最先发生

变化，此处的氧浓度最高，接近 ２０％；离进口越远
处气体浓度越接近停机前初始氧浓度，高氧混合

气体向两侧燃油箱和中部燃油箱下部逐渐扩散，

燃油箱内氧浓度分布不均匀，随进入气量的增加，

燃油箱空余空间氧浓度有上升的趋势。为了进一

步对燃油箱空余空间氧浓度变化的影响因素展开

研究，本文以图１中的中部燃油箱为研究对象，具
体分析不同昼夜温度的变化范围、燃油箱载油率、

初始氧浓度等因素对于燃油箱空余空间氧浓度变

化的影响。

３．１　昼夜温度变化
在飞机停机过程中，环境温度会随着时间发

生相应的变化，进而影响燃油箱内燃油温度，使得

燃油的密度、氧氮溶解度以及饱和蒸气压等物性

参数发生改变，燃油箱内气体发生热胀冷缩现象，

与外界大气产生呼吸作用，此时，燃油箱空余空间

氧浓度会发生一定程度的改变。

０２０１
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　第 ５期 张瑞华，等：昼夜温度变化对燃油箱空余空间氧浓度的影响

从图４中可以看出，在飞机停机的过程中，燃
油箱内空余空间氧浓度呈现上升的趋势，在载油

率和停机前氧浓度一定的情况下，随着昼夜温度

变化增加，经呼吸作用后的燃油箱氧浓度也愈发

增大。其中，在昼夜温度变化为 １３．３Ｋ时，经过
８ｈ停机时间，燃油箱空余空间氧浓度由 １２％上升
至１２．４１％的时间约为 ２４０ｍｉｎ，但当燃油箱氧浓
度水平达到１２．４１％后，基本保持在 １２．４１％上下
浮动，不会再出现氧浓度回升现象，说明此时燃油

箱内空余空间混合气体的压力已与环境气压平

衡，外界空气将不再从通气口进入燃油箱内；昼夜

温度变化为１０Ｋ时，经过８ｈ停机时间，燃油箱空
余空间氧浓度由１２％增长至１２．３１％的时间约为
２４０ｍｉｎ；昼夜温度变化为６．６７Ｋ时，经过８ｈ停机
时间，燃油箱空余空间氧浓度由 １２％增长至
１２．２０％的时间约为 ２４０ｍｉｎ。昼夜温度变化为
１０Ｋ和６．６７Ｋ的条件下，燃油箱空余空间氧浓度
的变化趋势与１３．３Ｋ时基本类似。由此可见，昼
夜温度变化越剧烈，燃油箱空余空间氧浓度上升

越明显；氧浓度变化规律与昼夜温度变化规律相

一致，在２４０ｍｉｎ左右达到氧浓度上升的峰值，然
后保持该峰值浓度。

图 ４　不同昼夜温度变化下燃油箱空余空间

氧浓度的变化曲线

Ｆｉｇ．４　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｉｎｆｒｅｅ
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３．２　载 油 率
燃油箱气相空间越大，无论是滑行爬升阶段

还是俯冲下滑阶段，惰化所需要的富氮气体均增

加，如果按照空燃油箱设计，就会严重偏离实际情

况。因此，在设计过程中假设：在任何飞行剖面

下，停机后总剩余一定的备份油（可假定为总油

量的３０％、４０％、５０％）。根据参考文献［４］中溶
解氧析出的计算方法，引入奥斯特瓦尔德系数，计

算每一时间步长燃油中溶解氧的析出情况，从而

获得在温降为１３．３Ｋ，空余空间氧浓度在不同载
油率条件下（载油率为３０％、４０％、５０％），初始氧
浓度为１２％的氧浓度变化曲线，如图 ５所示。由
图可见，地面停机过程中，由于温度变化对于燃油

溶解氧逸出影响甚微，故载油率对于空余空间氧

浓度的影响亦可以忽略。

虽然在本文计算中未考虑燃油蒸汽压的影

响，但由于蒸汽压很小，因此，如果考虑温度对燃

油蒸汽压的影响，载油率变化的影响亦可忽略。

图 ５　不同载油率下燃油箱空余空间氧浓度的变化曲线
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３．３　初始氧浓度
某种程度上，燃油箱内初始氧浓度对于惰化

系统富氮气体流量需求计算至关重要，而经过昼

夜温度变化影响后燃油箱空余空间初始氧浓度又

直接影响可燃性暴露时间和惰化系统富氮气体流

量需求的确定，为了探讨这一问题，本文分别研究

了燃油箱处于 ３种不同初始氧浓度的情况，即燃
油箱初始氧浓度分别设定为 １２％、９％和 ６％，并
以载油率为 １０％，温降为 １３．３Ｋ为例来开展计
算，其计算结果如图４所示。

由图可见，在３种不同初始氧浓度的条件下，
燃油箱空余空间内的氧浓度在上半夜均非线性增

加并达到峰值，下半夜氧浓度基本保持在峰值不

变；由于昼夜温度变化所带来的呼吸效应有限，在

燃油箱内原有气体和外界空气混合的过程中，燃

油箱原有气体仍占有较大的比重；初始氧浓度不

同，昼夜温度变化所产生的氧浓度变化量亦不同，

初始氧浓度越低，氧浓度增加程度越大，本计算

中，６％初始氧浓度的增加了 ０．６９％，９％初始氧
浓度的增加了 ０．５５％，１２％初始氧浓度增加了
０．４１％。因此，为满足适航规章要求，停机前燃油
箱初始氧浓度限值应该低于最低氧浓度限值

０．５％ ～１％，将昼夜停机前燃油箱空余空间氧浓
度控制在１１％ ～１１．５％为宜。
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４　结　论

１）在满足 ＦＡＲ２５适航条款中昼夜温度变化
相关规定的前提下，本文建立的数学模型和相关

的计算程序具有可行性和正确性，符合客观实际。

２）昼夜温度变化对燃油箱空余空间氧浓度
有一定影响，随着昼夜温度的下降和上升，燃油箱

空余空间氧浓度有一定程度上的增大；且昼夜温

度变化越显著，呼吸效应越明显，燃油箱空余空间

氧浓度上升值越高。如：昼夜温度变化分别为

６．６７、１０和 １３．３Ｋ时，初始氧浓度为 １２％的燃油
箱，氧浓度上升值分别为０．４１％、０．３１％和０．２％。

３）停机时载油率对空余空间氧浓度昼夜温
差的影响可以忽略不计。

４）为满足适航规章要求，昼夜停机前燃油箱
空余空间氧浓度控制在１１％ ～１１．５％为宜。
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ｓｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆＯ２ｉｎａｖｉａｔｉｏｎｆｕｅｌｔｈｒｏｕｇｈｄｉｇｉｔａｌｈｏｌｏｇｒａｐｈ

ｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｏｍｅｔｒｙ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，３２

（５）：１１８４１１８９．

［１８］ＳＨＡＯＬ，ＦＥＮＧＳＹ，ＬＩＣＹ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｓｃｒｕｂｂｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎ

ｃｙｏｎｆｕｅｌｓｃｒｕｂｂｉｎｇｉｎｅｒｔｉｎｇｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｆｕｅｌｔａｎｋｓ［Ｊ］．Ａｉｒｃｒａｆｔ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，９１（２）：２２５

２３０．

［１９］刘卫华．油箱可燃性与适航符合性方法［Ｍ］．北京：科学出

版社，２０１７：１５５１６０．

ＬＩＵＷ Ｈ．Ｆｕｅｌｔａｎｋｆｌａｍｍａｂｉｌｉｔｙａｎｄａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｏｍｐｌｉａｎｃｅ

ｍｅｔｈｏｄ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＳｃｉｅｎｃｅＰｒｅｓｓ，２０１７：１５５１６０（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张瑞华　女，博士研究生。主要研究方向：运输类飞机适航

技术。

刘卫华　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞行器

环境控制与生命保障工程。
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　第 ５期 张瑞华，等：昼夜温度变化对燃油箱空余空间氧浓度的影响

Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓｏｎｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｉｎ
ｆｒｅｅｓｐａｃｅｏｆｆｕｅｌｔａｎｋ

ＺＨＡＮＧＲｕｉｈｕａ，ＬＩＵＷｅｉｈｕａ，ＰＥＮＧＸｉａｏｔｉａｎ，ＦＥＮＧＳｈｉｙｕ

（ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｒｕｌｅｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｆｒｅｅｓｐａｃｅｏｆｆｕｅｌｔａｎｋｉｓｔｈｅ
ｂａｓｉｓｏｆｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｉｎｅｒｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｔｈｅｒｅａｒｅｍａｎｙｆａｃｔｏｒｓｔｈａｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｔｈｅｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ
ｉｎｔｈｅｆｒｅｅｓｐａｃｅｏｆｆｕｅｌｔａｎｋ．Ａｔｐｒｅｓｅｎｔ，ｐｅｏｐｌｅｓｔｉｌｌｌａｃｋｔｈｅｎｅｃｅｓｓａｒｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｆｏｒｔｈｅａｃｔｕａｌ
ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎｏｆｔｈｅｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓ．Ｔａｋｉｎｇｔｈｅｃｅｎｔｒａｌｗｉｎｇｆｕｅｌｔａｎｋｉｎａｃｅｒｔａｉｎａｉｒｐｌａｎｅａｓｔｈｅ
ｒｅｓｅａｒｃｈｏｂｊｅｃｔ，ｂａｓｅｄｏｎＦＡＲ２５ａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｌａｕｓｅｓｏｆｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｂｕｉｌｄｓｔｈｅｏ
ｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｂｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ，ａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎ
ｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｏｆｆｒｅｅｓｐａｃｅｏｆｆｕｅｌｔａｎｋａｎｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｄａｙａｎｄｎｉｇｈｔｉｓｄｉｓｃｕｓｓｅｄ．
Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｎｇｅ，ｏｉｌｌｏａｄ，ｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ，ｄｉｓｓｏｌｖｅｄｏｘｙｇｅｎｐｒｅｃｉｐｉｔａｔｉｏｎ
ａｎｄｏｔｈｅｒｆａｃｔｏｒｓｏｎｔｈｅｆｕｅｌｔａｎｋｆｒｅｅｓｐａｃｅｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｉｓａｎａｌｙｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎ
ｔｒａｔｉｏｎｌｉｍｉｔｏｆｆｕｅｌｔａｎｋｂｅｆｏｒｅｓｈｕｔｄｏｗｎａｔｎｉｇｈｔｔｈａｔｓａｔｉｓｆｉｅｓｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｌａｕｓｅｓｉｓｐｒｏ
ｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｓｔｕｄｙｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｒａｎｇｅｏｆｄａｙａｎｄｎｉｇｈｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ，ｏｉｌｌｏａｄ，ｉｎｉｔｉａｌｏｘｙｇｅｎ
ｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎａｎｄｏｔｈｅｒｆａｃｔｏｒｓｈａｖｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｅｆｆｅｃｔｓｏｎｔｈｅｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｆｒｅｅｓｐａｃｅｏｆｆｕｅｌｔａｎｋ．
Ｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｌｉｍｉｔｏｆｔｈｅｆｕｅｌｔａｎｋｂｅｆｏｒｅｓｈｕｔｄｏｗｎｓｈｏｕｌｄｂｅｌｏｗｅｒｔｈａｎｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｏｘｙ
ｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎｌｉｍｉｔｏｆ０．５％ －１％．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｗｉｌｌｂｅｏｆｇｏｏｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｔｏｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｉｎｅｒ
ｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍａｎｄｔｈｅｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅｆｌａｍｍａｂｉｌｉｔｙｅｘｐｏｓｕｒｅｔｉｍｅｏｆｆｕｅｌｔａｎｋ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｕｅｌｔａｎｋ；ｄｉｕｒｎａｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｈａｎｇｅｓ；ｏｘｙｇｅｎｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ；ａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｌａｕｓｅ；ｉｎｅｒｔｉｎｇ
ｓｙｓｔｅｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８０３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０８１６１５：４２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０８１６．０９３４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１９３３１２１）；ＳｐｅｃｉａｌＰｒｏｊｅｃｔＦｏｒＣｉｖｉｌＡｉｒｃｒａｆｔｏｆＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＩｎｄｕｓｔｒｙａｎｄＩｎ

ｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＭＩＩＴＪｏｉｎｔＡｓｓｅｍｂｌｙ（２０１６）Ｎｏ．３７，ＳｅｒｉａｌＮｏ．９）；ｔｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎ
ｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ；ＪｉａｎｇｓｕＰｒｏｖｉｎｃｅＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＰｒａｃｔｉｃｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＰｒｏｇｒａｍ（ＫＹＣＸ１９＿０１９８）；ＳｕｐｅｒｉｏｒＤｉｓｃｉｐｌｉｎｅＣｏｎ
ｓｔｒｕｃｔｉｏｎＰｒｏｊｅｃｔｉｎＪｉａｎｇｓｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｕｗｈ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９０６２５；录用日期：２０１９０９２７；网络出版时间：２０１９１００９０９：０８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．１６４６．００６．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１７ＹＦＦ０１０７３０４）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｓｈｕａｎｇｇａｏ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：毛?，李泷杲，徐岩，等．一种飞机大尺寸曲面测量点差异性规划方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：１０２４
１０３１．ＭＡＯＺ，ＬＩＳＧ，ＸＵＹ，ｅｔａｌ．Ａｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒｌａｒｇｅｓｃａｌｅｓｕｒｆａｃｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ
ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：１０２４１０３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０３３４

一种飞机大尺寸曲面测量点差异性规划方法

毛?１，李泷杲１，，徐岩１，曾琪１，主逵２

（１．南京航空航天大学 机电学院，南京 ２１００１６；　２．深圳市劲拓自动化设备股份有限公司，深圳 ５１８１０１）

　　摘　　　要：数字化测量技术在飞机大尺寸零部件检测的应用日益广泛，合理规划测量
点数量和分布以精确地描述待测特征已成为关键问题之一。针对复杂曲线曲面的测量点规划

问题，提出了一种基于确定性表达的测量点差异性规划方法。利用非均匀有理 Ｂ样条
（ＮＵＲＢＳ）理论精确拟合自由曲线，通过粒子群优化算法综合优化控制点及权因子，构建高精
度的拟合曲线。提出了面向曲率特性和测量不确定度的布点策略，结合曲面特性建立完整、高

效的测量点规划流程。基于 ＣＡＡ模块程序化实现了测量点规划方法，并以试验件为验证对
象，验证了所提方法的可行性和系统的有效性。

关　键　词：数字化测量；测量点规划；曲线参数化；测量不确定度；曲率极值点
中图分类号：Ｖ２４１．０５；ＴＰ３９１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５１０２４０８

　　现代飞机高机动、高气动的产品需求对装配
质量优化提出了巨大挑战，数字化测量作为飞机

装配中的重要环节，测量质量的优劣性严重影响

飞机的实际装配结果。目前高精度、高效率的数

字化测量技术正逐步代替传统的检测方式，但测

量实施前需基于模型进行测量规划：一是测量点

规划，二是测量设备站位规划。前者是后者乃至

测量实施的基础，后者是前者优化的依据。测量

点规划是将待测特征离散为一组点作为理论测量

点（简称测量点），用于站位规划、测量实施、模型

重构、质量分析等环节，但当前测量点规划依赖于

工艺人员经验，缺乏理论依据与评价机制，极易出

现测量效率低、实测数据分析量大等问题。因此，

合理规划测量点对测量效率、测量精度的提升具

有重要意义。

Ｃｈｏ等［１］
根据待测曲面面积、测量精度等因

素利用模糊神经网络确定布点数量，为三坐标测

量机布点提供了依据，但在布设过程中未考虑到

自由曲面的复杂性。Ｌｅｅ等［２］
结合 Ｈａｍｍｅｒｓｌｅｙ

序列提出了一种布点方法，有效地减少了布点数

量。宋占杰等
［３］
将自由曲面的曲率函数作为生

成质心 Ｖｏｒｏｎｏｉ结构中的密度函数，以成本函数
收敛性作为算法结束准则，提出了一种全新的基

于质心 Ｖｏｒｏｎｏｉ的检测点采样方法。刘红军等［４］

提出了实时重构布点策略，但需要在测量时对测

量数据实时重构，测量效率低下。此外，诸多学者

对测量点布设展开了研究，但多以特征的曲率特

性作为测量点布设依据，并未考虑实际的测量不

确定度
［５６］
。激光雷达等测量设备在测量距离较

远时，测量不确定度会达到甚至超过 ０．１ｍｍ，此
时的测量数据难以精准反映零件的实际状态，需

要采用相关算法减小测量不确定度。

本文采用非均匀有理 Ｂ样条（ＮｏｎＵｎｉｆｏｒｍ
ＲａｔｉｏｎａｌＢＳｐｌｉｎｅ，ＮＵＲＢＳ）理论精确拟合自由曲
线或曲面，并利用粒子群优化算法优化控制点和

权因子提高拟合精度。对待测特征进行区域划

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005019&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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分，包括曲率极值区和测量不确定度较大区，并针

对不同的区域设计相应的布点策略确保测量点能

够精确地表达待测特征。在有效保证测量效率的

前提下，使测量点逆向重构特征与理论特征偏差

优于１０－３ｍｍ。

１　问题描述

对于复杂飞机零部件而言，曲面特征多以自

由造型设计，测量点规划主要取决于工艺人员的

经验。过多的测量点会延长测量周期，过少的测

量点无法精确测得零件的实际状态。此外，当前

测量点布设大多以曲率特性作为依据，忽视了测

量不确定度对测量结果的影响，测量不确定度较

大位置测量数据有时难以反映零件的实际状态。

即使可以增加设备站位减小测量不确定度，但随

之产生的是测量效率降低、数据转换误差累积等

问题。

试验件曲率极值区域及测量不确定度较大区

域分布如图１所示。图中曲率极值区域并未完全
覆盖测量不确定度较大区域，在尽量避免转站前

提下，仅以曲率作为布点依据难以精准测得零件

的实际状态。

图 １　试验件测量不确定度及曲率分布

Ｆｉｇ．１　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙａｎｄｃｕｒｖａｔｕｒｅ

ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｐｉｅｃｅ

２　待测特征确定性表达构建

飞机大尺寸零部件待测特征主要为曲线、曲

面等基本特征，曲面特征一般是通过离散为一组

曲线、采用 ＮＵＲＢＳ精确拟合各条曲线进行分析。
鉴于３次 ＮＵＲＢＳ曲线具有 Ｃ２连续性且能够满足
工程中的造型需求

［７］
，本文的研究基于 ３次

ＮＵＲＢＳ曲线展开。

２．１　曲线方程参数化

一条 ｐ次 ＮＵＲＢＳ曲线可定义为［８］

ｒ（ｕ）＝
∑
ｎ

ｉ＝０
ｗｉＮｉ，ｐ（ｕ）Ｖｉ

∑
ｎ

ｉ＝０
ｗｉＮｉ，ｐ（ｕ）

（１）

式中：Ｎｉ，ｐ为 Ｂｅｒｎｓｔｅｉｎ基函数；ｕ为自由变量。
自由曲线表征为 ＮＵＲＢＳ初始需求解控制点

Ｖｉ、权因子 ｗｉ及节点矢量 Ｕ，其中节点矢量通过
弦长参数化确定。权因子和控制点的耦合求解过

程复杂，极易出现奇异解或无解的情况，为简化计

算，令 ｗｉ初始值为１，控制点可由式（２）解得：

４ １ １
１ ４ １
  

１ ４ １















１ １ ４

Ｖ０
Ｖ１


Ｖｎ－１
Ｖ

















ｎ

＝６

Ｐ０
Ｐ１


Ｐｎ－１
Ｐ

















ｎ

（２）

式中：Ｐｉ为型值点。

控制点求解后曲线初始方程 ｒ０（ｕ）为

ｒ０（ｕ）＝∑
ｎ

ｉ＝０
Ｎｉ，ｐ（ｕ）Ｖ

０
ｉ （３）

式（３）确定的拟合曲线往往不能精确表达理
论曲线，一般采用增加型值点的方式提高拟合曲

线的精度，但型值点数量增加到一定程度后对曲

线精度的提高效果不明显，有时甚至会产生扭曲

和畸变
［９］
，需要对 ｗｉ和 Ｖｉ进行优化提高曲线的

拟合精度。

２．２　参数化方程优化
２．２．１　局部优化

ＮＵＲＢＳ曲线形状可通过调节控制点和权因
子进行修改，权因子 ｗｉ负责曲线形状的局部修
改。针对拟合曲线中局部区域偏离理论曲线的情

况，可通过调节 ｗｉ提高曲线的拟合精度，如图 ２
所示。

设调整后权因子为 ｗ′ｉ，ｗｉ与 ｗ′ｉ的关系可表

示为
［１０］

ｗ′ｉ ＝ｗｉ
ＶｉＢｉ（ＢＢｉ±ｄ）
ＢＢｉ（ＶｉＢｉ±ｄ）

（４）

图 ２　权因子对曲线形状的影响

Ｆｉｇ．２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗｅｉｇｈｔｆａｃｔｏｒｏｎｃｕｒｖｅｓｈａｐｅ
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式中：ｄ为拟合曲线与理论线间的最大偏差。
对于仅有少数几个部位误差较大的情况，依

据式（４）对曲线形状微调，重复采用此方法快速
提高参数方程正确性。但是对于整体偏离理论曲

线的情况，修改的权因子数量多，优化效率低。

２．２．２　整体优化
曲线的整体优化方法为对 Ｖｉ及 ｗｉ共同调

整，但由于当前控制点和权因子间未形成确定的

关系式，调整过程中 Ｖｉ和 ｗｉ的设置直接影响优

化结果及速度。鉴于粒子群优化算法
［１１］
具有收

敛速度快、参数少等优点，本文采用粒子群优化算

法对 Ｖｉ及 ｗｉ进行优化。
以一组控制点及其权因子作为一个优化粒子

Ｚｊ，优化问题解的维度 Ｄ＝４ｎ（ｎ为控制点个数，
ｘ，ｙ，ｚ为控制点坐标），第 ｊ个粒子定义为

Ｚｊ＝

ｘ１ ｙ１ ｚ１ ｗ１
ｘ２ ｙ２ ｚ２ ｗ２
   

ｘｎ ｙｎ ｚｎ ｗ














ｎ

（５）

设第 ｊ个粒子的最优位置为 Ｐｂｅｓｔｊ，整个群体
经历的最优位置为 Ｇｂｅｓｔ，第 ｊ个粒子的速度及位
置更新公式分别为

Ｖｋ＋１ｊｄ ＝ｗＶｋｊｄ ＋ｃ１·ｒａｎｄ１（Ｐｂｅｓｔｊｄ －Ｚ
ｋ
ｊｄ）＋

　　ｃ２·ｒａｎｄ２（Ｇｂｅｓｔｄ －Ｚ
ｋ
ｊｄ） （６）

Ｚｋ＋１ｊｄ ＝Ｚｋｊｄ ＋Ｖｊｄ
ｋ＋１

（７）
式中：ｗ为惯性权重；ｃ１、ｃ２为学习因子；ｒａｎｄ１、
ｒａｎｄ２为０～１之间的随机数。设第 ｊ个粒子 Ｚｊ构

成的 ＮＵＲＢＳ曲线为 ｒｋｊ（ｕ），将 ｒ
ｋ
ｊ（ｕ）进行离散，计

算每个离散点到理论线的最小距离，形成距离集

Ｄｊ＝｛ｄｊ１，ｄｊ２，…，ｄｊｍ｝（ｍ为离散点个数），构造适
应度函数为

Ｆｉｔｉｎｅｓｓ（Ｚｊ）＝ｍａｘ（Ｄｊ）　　ｊ＝１，２，…，Ｆ （８）
式中：Ｆ为粒子个数。结合局部优化和整体优化
方法，待测特征精确参数化总体流程如下：

步骤１　采用等弦长法将理论线 ｒ离散为一
组型值点 Ｐ＝｛Ｐ０，Ｐ１，…，Ｐｎ｝，以 Ｐ为初始条件

计算初始曲线方程 ｒ０（ｕ）并生成拟合曲线。
步骤２　计算拟合曲线与理论线的最大偏差

δ，若 δ大于给定阈值 ε０，回到步骤 １增加型值点
数量以减小 δ，否则执行步骤３。

步骤３　判断拟合曲线与理论线偏离状态，
若两曲线偏离距离 δ小于阈值 ε１，执行步骤 ７；若
局部偏离执行步骤４；若整体偏离执行步骤５。

步骤 ４　计算 ｒ与拟合曲线最大偏差 δ，按
式（４）修改权因子形成新的曲线方程 ｒｋ（ｕ）。计

算 ｒ与 ｒｋ（ｕ）的最大偏差 δ，执行步骤５。
步骤５　若 δ大于阈值 ε１，重复步骤 ４修改

下一处权因子，直到δ变化不明显或小于ε１，执行
步骤７。

步骤６　采用粒子群优化算法对控制点及权
因子整体优化，若δ变化不明显或小于ε１，执行步
骤７。

步骤７　输出最终的控制点、权因子及参数
化曲线方程 ｒ（ｕ）。

３　待测特征测量点布设

飞机大型结构件、薄壁等零件易产生装配变

形，曲率较大的位置变形较难控制
［１２］
，且在测距

较远时测量不确定度较大，测量结果不准确。针

对上述情况，综合考虑曲率特性和测量不确定度

等因素布设测量点。

３．１　曲线测量点布设
３．１．１　曲率极值点求解

曲率极值点是描述曲线形状的关键点，为了

获取曲率极值处的变形情况，需要在曲率极值点

处布设测量点。设曲线的参数方程为 ｒ（ｕ）＝
｛ｘ（ｕ），ｙ（ｕ），ｚ（ｕ）｝，空间曲线在某一处的曲率
ｋ（ｕ）表示为［１３］

ｋ（ｕ）＝ ｒ′（ｕ）ｒ″（ｕ）
ｒ′（ｕ） ３ （９）

式中：ｒ′（ｕ）与 ｒ″（ｕ）分别为曲线 ｒ（ｕ）的一阶导数
与二阶导数，将其代入式（９）可得

ｋ（ｕ）＝ Ｂ２＋Ｃ２＋Ｅ槡
２

Ａ３
（１０）

其 中：Ａ＝ （ｘ′（ｕ））２＋（ｙ′（ｕ））２＋（ｚ′（ｕ））槡
２
，

Ｂ＝ｙ′（ｕ）ｚ″（ｕ）－ｙ″（ｕ）ｚ′（ｕ），Ｃ＝ｘ′（ｕ）ｚ″（ｕ）－
ｘ″（ｕ）ｚ′（ｕ），Ｅ＝ｘ′（ｕ）ｙ″（ｕ）－ｘ″（ｕ）ｙ′（ｕ）。

对 ｋ（ｕ）求一阶导数为
ｋ（ｕ）／ｕ＝［（ＢＢ′＋ＣＣ′＋ＥＥ′）Ａ－３（Ｂ２＋Ｃ２＋

　　Ｅ２）Ａ２］／（Ａ４ Ｂ２＋Ｃ２＋Ｅ槡
２
） （１１）

曲率极值点为ｋ／ｕ＝０的解，但此方程求解
过于复杂，针对这种情况本文提出了一种基于曲

率导数的曲率极值点快速定位方法，具体方法流

程如下：

步骤１　将曲线方程 ｒ（ｕ）离散，记录每个离
散点对应的 ｕｉ。

步骤２　计算每个离散点的曲率导数 Ｊ（ｕｉ），
Ｊ（ｕｉ）＝ｋ／ｕ｜ｕ＝ｕｉ。

步骤 ３　计算相邻两点曲率导数积 Ｄｉ＝
Ｊ（ｕｉ）·Ｊ（ｕｉ＋１），执行步骤４。

６２０１
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步骤４　遍历所有的 Ｄｉ值，对 Ｄｉ≤０的两点
Ｔ０、Ｑ０和 ｕｉ、ｕｉ＋１保存，对保存的点对逐一执行步
骤５和步骤６。

步骤５　取 ｕｉ、ｕｉ＋１的中间值 ｕｍ 代入 ｒ（ｕ），
在 Ｔ０、Ｑ０中间生成点 Ｍ０。分别计算 Ｊ（ｕｍ）·
Ｊ（ｕｉ）与Ｊ（ｕｍ）·Ｊ（ｕｉ＋１）的值。若 Ｊ（ｕｍ）·Ｊ（ｕｉ）≤
０，以中间点取代 Ｑ０，反之，以中间点取代 Ｔ０。执
行步骤６。

步骤６　重复步骤 ５更新 Ｔ０、Ｑ０，直到 Ｔ０、Ｑ０
距离小于给定阈值 ε２，以两点中间点作为曲率极
值点。

图３为曲线某一个曲率极值点求解，左边界
由 Ｔ０更新至 Ｔ４，右边界点由 Ｑ０更新至 Ｑ４。

图４为某零件边界曲线的曲率极值求解，圆
“·”为采用本文方法求解出的曲率极值点，“”

为 ＣＡＴＩＡ（ＣｏｍｐｕｔｅｒＡｉｄｅｄＴｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＩｎ
ｔｅｒａｃｔｉｖｅＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ）中曲率变化曲线上的极值
点。从图中可以看出，采用本文方法求解的曲率

极值与 ＣＡＴＩＡ中的曲率极值基本一致。

图 ３　曲率极值点搜索

Ｆｉｇ．３　Ｓｅａｒｃｈｏｆｃｕｒｖａｔｕｒｅｅｘｔｒｅｍｅｐｏｉｎｔｓ

图 ４　曲线曲率极值点求解结果

Ｆｉｇ．４　Ｓｏｌｖｉｎｇｒｅｓｕｌｔｏｆｃｕｒｖｅｃｕｒｖａｔｕｒｅｅｘｔｒｅｍｅｐｏｉｎｔｓ

３．１．２　测量不确定度评估
为降低测量不确定度对测量结果的影响，在

测量不确定度较大区域加密布设测量点，通过间

接平差的方式减小此影响。本文以球坐标测量系

统为研究对象对测量不确定度评估。任一测量点

Ｍ（ｘ，ｙ，ｚ）在测量坐标系的坐标可由距离 ｌ、方位
角 α及天顶角 β解得。
ｘ＝ｌｃｏｓαｓｉｎβ
ｙ＝ｌｓｉｎαｓｉｎβ
ｚ＝ｌｃｏｓ

{
β

（１２）

由于设备、环境因素，ｌ、α、β采集的过程中均
存在着一定的误差，为评价测量点在空间的不确

定度，建立不确定度椭球模型
［１４１５］

如图５所示。
不确定椭球的半轴长 Ｕｘ′、Ｕｙ′、Ｕｚ′分别为

［１６１７］

Ｕｘ′ ＝ｌσαｓｉｎβ

Ｕｙ′ ＝ｌσβ
Ｕｚ′ ＝σ

{
ｌ

（１３）

式中：σα、σβ与测量系统的角度编码器分辨率有
关，为仪器制造商提供的固定值；σｌ由最小测距
不确定分量和测距不确定度距离放大系数组成。

图６为曲线轮廓度及测量不确定度允许偏差
示意图，测量不确定度允许偏差范围一般为轮廓

度的十分之一。图中两端及曲率较大处测量不确

定度椭球较大，有的甚至超出不确定度允许偏差

范围。为了减小测量不确定度，提出一种以测量

不确定度为依据的测量点布设方法。具体流程

如下：

步骤 １　选取合适位置作为测量设备站
位Ｅ（ｘ，ｙ，ｚ）。

步骤２　根据曲线方程 ｒ（ｕ），对曲线进行离
散，生成离散点集 Ｇ＝｛Ｇ０，Ｇ１，…，Ｇｎ｝。

图 ５　不确定度椭球模型

Ｆｉｇ．５　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｅｌｌｉｐｓｏｉｄｍｏｄｅｌ

图 ６　曲线轮廓度公差带及测量不确定度允差

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｌｅｒａｎｃｅｚｏｎｅａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｏｌｅｒａｎｃｅｏｆｃｕｒｖｅ
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步骤３　计算每个离散点 Ｇｉ到 Ｅ的距离 ｌｉ，
根据式（１３）计算出每个椭球的半轴长。

步骤４　以 Ｇｉ为原点，Ｇｉ与 Ｅ连线为 ｕ轴，
在 ｘ′ｙ′ｚ′坐标系构建单侧不确定度椭球并生成
椭球离散点。

步骤５　通过坐标转换将不确定度椭球离散
点由 ｘ′ｙ′ｚ′坐标系转换到 ｘｙｚ坐标系中。

步骤６　计算每个椭球离散点距离理论线的
最远点，将最远点拟合成为一条曲线，对其进行光

顺后作为不确定度曲线。

步骤７　在不确定度曲线超出不确定度允许
范围的区域布设若干测量点。

３．２　曲面测量点布设
曲面测量点布设是将曲面离散成为一组截交

线
［１８］
，按照 ３．１节方法对每条截交线布设测量

点。大尺寸曲面测量过程中，测量数据同样存在

测量不确定度，图 ７为曲面轮廓度公差带和测量
不确定度允差的分布情况。为了减小测量不确定

度的影响，构建每个测量点的单侧不确定度椭球

并生成椭球离散点，找出离散点中距离理论面最

远点。将最远点拟合成为不确定度曲面，计算出

不确定度曲面超出不确定度允许偏差范围的区

域，并在这些区域加密布设测量点。最后将截交

线离散点及根据测量不确定度增加的测量点进行筛

选，对于距离过小甚至重合的两点取中间点代替。

采用上述布点策略布设的测量点有时无法精

确描述理论特征，需要对测量点补充。测量点补

充方法是将依据曲率及测量不确定度布设的测量

点进行重构，找出重构特征与理论特征偏差较大

位置，并在该位置补充测量点。以测量点重构曲

面与理论曲面的最大距离偏差作为测量点能否精

确描述待测特征的指标，待测特征测量点布设整

体流程如图８所示，图中 ε３为重构特征与理论特
征的阈值。

图 ７　曲面轮廓度公差带及测量不确定度允差

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｌｅｒａｎｃｅｚｏｎｅａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ

ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｔｏｌｅｒａｎｃｅｏｆｓｕｒｆａｃｅ

图 ８　测量点布设流程

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

４　实验验证
为实现曲线曲面的自动布点，在 ＣＡＴＩＡ［１９］环

境下利用 ＣＡＡ［２０］（ＣｏｍｐｏｎｅｎｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎＡｒｃｈｉ
ｔｅｃｔｕｒｅ）技术开发测量点布设模块。软件实现包
含特征预处理、特征分析及测量点规划、测量点输

出３部分，如图９所示。
以图１中的试验件作为验证对象，首先提取

如图１０（ａ）所示的待测特征；随后进行特征分析
和测量点布设，将曲面离散为一组截交线，对截交

线按照３．１节方法规划测量点，求解出测量不确
定度较大区域，并在该区域采用 ３．２节布点方法
加密布设测量点，测量点布设结果如图 １０（ｂ）所
示；最后输出测量点，如图１０（ｃ）所示。为使参数
方程和测量点精确拟合待测特征，阈值 ε１、ε１优
于１０－３ｍｍ。为达到测量不确定度较大区域加

图 ９　自动布点模块架构

Ｆｉｇ．９　Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆａｕｔｏｍａｔｉｃｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅ
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　第 ５期 毛?，等：一种飞机大尺寸曲面测量点差异性规划方法

图 １０　试验件局部曲面片布点过程

Ｆｉｇ．１０　Ｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｐａｒｔｉａｌｓｕｒｆａｃｅｏｆｔｅｓｔｐｉｅｃｅ

密布点的目的，此区域测量点重构阈值取普通区

域阈值 ε３的一半。
表１为粒子群优化算法所采用的参数，ｖｍａｘ、

ｖｍｉｎ分别为最大、最小更新速度，Ｎｐ为迭代次数。
为验证布点合理性，采用传统布点方法在试

验件上布点密度为 ２０×２０和 １０×１０的测量点，
如图１１（ａ）和图 １１（ｂ）所示，图 １１（ｃ）为采用本
文方法布设的测量点。利用激光雷达 ＭＶ２６０作
为测量工具（其角度精度 ６．８μｍ／ｍ，距离精度
１０μｍ＋２．５μｍ／ｍ），对３种情况进行现场测量。

分别构建３种布点方法中的理论点的单侧不
确定度椭球，将不确定度椭球离散，计算每个椭球

离散点集中距离理论面的最远点，将最远点拟合

为不确定度曲面，以不确定度曲面距离理论面的

最大距离作为拟合精度，３种布点方法的测量效
率及拟合精度如表２所示。试验件测量点分布情
况如图１２所示。

表 １　粒子群优化算法参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

参数 数值

ｃ１、ｃ２ ２．０５
ｖｍａｘ、ｖｍｉｎ ０．０１
ｗ ０．９
Ｎｐ ２００

图 １１　不同布点密度布点结果对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｄｅｎｓｉｔｙ

表 ２　不同布点密度下测量结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｒｅｓｕｌｔｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｄｅｎｓｉｔｙ

布点

密度

布点

数量

测量

时长／ｍｉｎ

重构孔洞

数量

拟合

精度／ｍｍ

２０×２０ ８８６８ ９８ ２１ ０．０３７３

本文密度 ９９８６ １１０ ５ ０．０１９４

１０×１０ １９９５８ ２２０ ４ ０．０１５６

图 １２　试验件测量点分布

Ｆｉｇ．１２　Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｐｉｅｃｅ
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　　从表２中可以看出，采用本文方法布点测量
效率介于布点密度为 １０×１０和 ２０×２０之间，重
构的孔洞数量、拟合精度与布点密度为１０×１０的
结果相当，但明显优于布点密度为２０×２０的测量
点重构的孔洞数量及拟合精度，充分体现了本文

布点策略的合理性及可行性。

５　结　论

针对航空大尺寸零部件测量点规划的基础问

题，本文分别从待测特征曲率特性、测量不确定度

角度出发对测量点进行规划，研究了测量点布设

的理论依据及布设方法。主要结论如下：

１）将待测特征精确参数化，并对参数方程优
化实现拟合精度优于 １０－３ｍｍ，为复杂特征的曲
率及测量不确定度分析提供依据。

２）为复杂曲线曲面测量点规划提供了理论
依据，在保证测量点精确表征待测特征的条件下

控制测量点数量，使测量点逆向特征与理论特征

的最大偏差优于１０－３ｍｍ。
３）开发了测量点自动布设模块，提高测量点

布设效率及规范性。
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ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｔｈｅＫａｌｍａｎｆｉｌｔｅｒ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ａｎＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌ，２０１７，２０（１）：２８３４．

［１０］闫艳．ＮＵＲＢＳ曲线形状修改的研究［Ｄ］．郑州：郑州大

学，２０１２．

ＹＡＮＹ．ＴｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＮＵＲＢＳｃｕｒｖｅｓ

［Ｄ］．Ｚｈｅｎｇｚｈｏｕ：ＺｈｅｎｇｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＫＥＮＮＥＤＹＪ，ＥＢＥＲＨＡＲＴ Ｒ．Ｐａｒｔｉｃｌｅ ｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆＩＣＮＮ’９５ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００２：１９４２１９４８．

［１２］韩志仁，王刚，彩辉，等．基于 ＣＡＴＩＡ／ＣＡＡ的复杂边界平面

和曲面自动布点技术研究［Ｊ］．制造业自动化，２０１７，３９

（９）：５９６３．

ＨＡＮＺＲ，ＷＡＮＧＧ，ＣＡＩＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｇｅｎｅｒａｔｉｎｇ

ｐｏｉｎｔａｕｔｏｍａｔｉｃｌｙｉｎｃｏｍｐｌｅｘｂｏｕｎｄａｒｙｐｌａｎｅａｎｄｓｕｒｆａｃｅｂａｓｅｄ

ｏｎＣＡＴＩＡ／ＣＡＡ［Ｊ］．ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１７，３９（９）：

５９６３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］陈维桓．微分几何［Ｍ］．北京：北京大学出版社，２００６：

２３４７．

ＣＨＥＮＷＨ．Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｇｅｏｍｅｔｒｙ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＰｅｋｉｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙＰｅｒｓｓ，２００６：２３４７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］黄鹏，王青，李江雄，等．激光跟踪仪三维坐标转换综合优化

方法［Ｊ］．计算机集成制造系统，２０１５，２１（１１）：２９１２２９２０．

ＨＵＡＮＧＰ，ＷＡＮＧＱ，ＬＩＪＸ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｆｏｒｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｌａｓｔｅｒｔｒａｃｋｅｒ

［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＩｎｔｅｒｇｒａｔｅｄＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，２０１５，２１

（１１）：２９１２２９２０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＰＲＥＤＭＯＲＥＣＲ．Ｂｕｎｄｌｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｏｆｍｕｌｔｉｐｏｓｉｔｉｏｎｍｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔｓｕｓｉｎｇｔｈｅＭａｈａｌａｎｏｂｉｓｄｉｓｔａｎｃｅ［Ｊ］．ＰｒｅｃｉｓｉｏｎＥｎｇｉ

ｎｅｅｒｉｎｇ，２０１０，３４（１）：１１３１２３．

［１６］ＤＥＮＧＺ，ＬＩＳ，ＨＵＡＮＧＸ．Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｔｈｅｌａｒｇｅｓｃａｌｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｆｏｒａｉｒ

ｃｒａｆｔａｓｓｅｍｂｌｙ［Ｊ］．ＳｅｎｓｏｒＲｅｖｉｅｗ，２０１８，３８（４）：５４２５５０．

［１７］ＤＥＮＧＺ，ＬＩＳ，ＨＵＡＮＧＸ．Ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｔｙａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｒｅｄｕｃｔｉｏｎｕｓｉｎｇｈｙｂｒｉｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓｙｓｔｅｍｆｏｒａｉｒ

ｃｒａｆｔａｓｓｅｍｂｌｙ［Ｊ］．ＡｓｓｅｍｂｌｙＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１８，３８（４）：４８７

４９６．

［１８］ＺＡＢＯＴＩＮＩ，ＫＡＺＡＥＶＡＫＥ．Ｔｈｅｐｒｏｃｅｄｕｒｅｆｏｒｔｈｅｃｏｍｐｌｅｔｅ

ｕｐｄａｔｉｎｇｏｆｉｍｍｅｒｓｉｖｅｓｅｔｓｉｎｏｎｅｃｕｔｔｉｎｇｐｌａｎｅｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｈｙｓｉｃｓ：ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅＳｅｒｉｅｓ，２０１９，１１５８：０４２０４１．

［１９］张俐，江春，李承文．ＣＡＴＩＡ平台下的机身数字化对接测量
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　第 ５期 毛?，等：一种飞机大尺寸曲面测量点差异性规划方法

软件开发与应用［Ｊ］．制造业自动化，２０１７，３９（２）：１２９１３３．

ＺＨＡＮＧＬ，ＪＩＡＮＧＣ，ＬＩＣＷ．Ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｏｆｔｗａｒｅｄｅｖｅｌｏｐ

ｍｅｎｔａｎｄａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｆｕｓｅｌａｇｅｄｏｃｋｉｎｇｗｉｔｈＣＡＴＩＡｐｌａｔｆｏｒｍ

［Ｊ］．ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１７，３９（２）：１２９１３３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］张辉，李泷杲．基于 ＣＡＴＩＡ二次开发的制动盘摩擦半径计

算技术研究［Ｊ］．制造业自动化，２０１８，４０（２）：７４７６．

ＺＨＡＮＧＨ，ＬＩＳＧ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｆｒｉｃｔｉｏｎｒａｄｉｕｓｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｂｒａｋｅｄｉｓｃｂａｓｅｄｏｎｓｅｃｏｎｄａｒｙｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＣＡＴＩＡ［Ｊ］．

ＭａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇＡｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１８，４０（２）：７４７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　毛?　男，硕士研究生。主要研究方向：飞机数字化装配与

测量。

李泷杲　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：飞机

数字化装配与测量。

徐岩　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：制造业

信息化、ＣＡＤ／ＣＡＭ技术。

Ａｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｌａｒｇｅｓｃａｌｅｓｕｒｆａｃｅｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

ＭＡＯＺｈｅ１，ＬＩＳｈｕａｎｇｇａｏ１，，ＸＵＹａｎ１，ＺＥＮＧＱｉ１，ＺＨＵＫｕｉ２

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｈｅｎｚｈｅｎＪＴＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＥｑｕｉｐｍｅｎｔＣｏ．Ｌｔｄ．，Ｓｈｅｎｚｈｅｎ５１８１０１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｉｇｉｔａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｈａｓｂｅｅｎｇｒａｄｕａｌｌｙａｐｐｌｉｅｄｉｎａｉｒｃｒａｆｔｌａｒｇｅｓｃａｌｅｃｏｍｐｏｎｅｎｔ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ，ｗｈｉｃｈａｌｓｏｂｒｉｎｇｓａｂｏｕｔｍａｎｙｉｓｓｕｅｓ，ａｎｄｔｈｅｆｕｎｄａｍｅｎｔａｌｏｎｅｉｓｈｏｗｔｏｐｌａｎｔｈｅｎｕｍｂｅｒａｎｄ
ｌａｙｏｕｔｏｆｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｔｏｗｅｌｌｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｃｕｒｖｅｏｒｓｕｒｆａｃｅ．Ａｉｍｅｄａｔｓｏｌｖｉｎｇｔｈｅｉｓｓｕｅｏｆｃｏｍｐｌｉｃａｔｅｄ
ｃｕｒｖｅｏｒｓｕｒｆａｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｐｌａｎｎｉｎｇ，ａｎｏｖｅｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｐｌａｎｎｉｎｇｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄ
ｏｎｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｃｕｒｖｅ’ｓｄｅｔｅｒｍｉｎｉｓｔｉｃｒｅｐｒｅｓｅｎｔａｔｉｏｎｉｓａｃｑｕｉｒｅｄｂｙｕｓｉｎｇ
ＮｏｎＵｎｉｆｏｒｍＲａｔｉｏｎａｌＢＳｐｌｉｎｅｓ（ＮＵＲＢＳ）ｔｈｅｏｒｙ，ａｎｄｔｈｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｓａｄｏｐｔｅｄｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅ
ｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｐｏｉｎｔｓａｎｄｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｗｅｉｇｈｔｓｆａｃｔｏｒｓｔｏｃｏｎｓｔｒｕｃｔｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｆｉｔｔｉｎｇｃｕｒｖｅ．Ｔｗｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｐｌａｎｎｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｃｕｒｖａｔｕｒｅａｎｄｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙａｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄ，ａｎｄ
ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｓｕｒｆａｃｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ａｃｏｍｐｌｅｔｅａｎｄｈｉｇｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｐｌａｎｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｉｓ
ｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｐｌａｎｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｐｒｏｇｒａｍｍｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅ
ＣＡＡ，ａｎｄｂｙｔａｋｉｎｇｔｅｓｔｐｉｅｃｅａｓｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｂｊｅｃｔ，ｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅ
ｓｙｓｔｅｍａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｄｉｇｉｔａｌｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ；ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｐｏｉｎｔｓｐｌａｎｎｉｎｇ；ｃｕｒｖｅｐａｒａｍｅｔｅｒｉｚａｔｉｏｎ；ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ
ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ；ｃｕｒｖａｔｕｒｅｅｘｔｒｅｍｅｐｏｉｎｔｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０９２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１００９０９：０８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１００８．１６４６．００６．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＦ０１０７３０４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｓｈｕａｎｇｇａｏ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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燃油箱耗氧惰化与中空膜惰化的数值模拟及比较

王苏明，冯诗愚，李宗祺，彭孝天，刘卫华

（南京航空航天大学 航空学院 飞行器环境控制与生命保障工业和信息化部重点实验室，南京 ２１００１６）

　　摘　　　要：针对耗氧型惰化系统燃油箱上部空间氧气体积分数随时间变化规律的问
题，对耗氧型惰化系统的反应过程建立了数学模型，并通过 ＣＦＤ方法对机载绿色惰化气体产
生系统（ＧＯＢＩＧＧＳ）系统和机载惰化气体产生系统（ＯＢＩＧＧＳ）的惰化过程进行了模拟仿真，并
与实验数据进行对比，验证了仿真结果的准确性。研究结果表明，当耗氧型惰化系统抽吸气的

体积流量与中空膜惰化产生的富氮气体（ＮＥＡ）体积流量相同时，耗氧型惰化系统不仅惰化时
间短，而且能将燃油箱的Ｏ２摩尔分数降至更低。同时耗氧型惰化系统的惰化效果与相同体积
流量下 ＮＥＡ０（１００％Ｎ２）的中空膜惰化效果相近。另外，耗氧型惰化系统使燃油箱气相空间上
部 Ｏ２摩尔分数大于下部 Ｏ２摩尔分数，中空膜惰化则相反。

关　键　词：燃油箱；惰化；数值模拟；Ｏ２摩尔分数；气相空间
中图分类号：Ｖ２２８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５１０３２０７

　　飞机燃油系统的起火或爆炸是造成各类军机
民机失事的主要原因之一

［１２］
。自１９９６年７月环

球航空公司 ＴＷＡ８００飞机飞行事故以来，燃油箱
的安全性受到了国内外高度重视

［３］
。

机载惰化技术中，由于 Ｈａｌｏｎ１３０１的热稳定
性和化学惰性，Ｈａｌｏｎ１３０１惰化技术应用于 Ｆ１６、
Ｆ２０等飞机中［４］

。但是 Ｈａｌｏｎ１３０１对环境有很大
破坏，随后发展的采用中空纤维膜制取富氮气体

的机载惰化气体产生系统（ＯｎＢｏａｒｄＩｎｅｒｔＧａｓ
ＧｅｎｅｒａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ，ＯＢＩＧＧＳ）由于经济实用的特点
应用于 Ｆ１５、Ｆ２２、Ｆ３５等飞机中，其富氮气体
（ＮｉｔｒｏｇｅｎＥｎｒｉｃｈｅｄＡｉｒ，ＮＥＡ）的氮含量通常在
８８％ ～９８％之间［５６］

。只要保证燃油箱气相空间

的氧浓度低于极限氧浓度（ＬｉｍｉｔａｔｉｏｎＯｘｙｇｅｎＣｏｎ
ｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ，ＬＯＣ），则能保证燃油箱被惰化。但是，
ＯＢＩＧＧＳ存在对气源压力要求高、分离膜容易被

污染等缺点
［７８］
。

近年来，美国提出了新一代机载惰化技

术———耗氧型惰化系统，即机载绿色惰化气体产

生系统（ＧｒｅｅｎＯｎＢｏａｒｄＩｎｅｒｔＧａｓＧｅｎｅｒａｔｉｏｎＳｙｓ
ｔｅｍ，ＧＯＢＩＧＧＳ），其基本原理是：从燃油箱上部空
间提取空气和燃油蒸汽，通过催化氧化反应器进

行可控的催化反应，其反应器出口的惰化气体为

ＣＯ２、Ｎ２和少量未反应的 Ｏ２，称为缺氧空气（Ｏｘｙ
ｇｅｎＤｅｐｅｌａｔｅｄＡｉｒ，ＯＤＡ）。从国外文献报道来看，
由于无需从发动机引气，其代偿损失小，同时相比

ＯＢＩＧＧＳ，其拥有更高的惰化效率［９１１］
。

目前国内对燃油箱惰化技术研究主要集中在

中空膜惰化和燃油洗涤惰化方面
［１２１４］

，对 ＧＯＢ
ＩＧＧＳ技术的研究起步较晚，目前还只停留在国外
资料消化和前期的系统仿真阶段，例如冯诗愚

等
［１５］
在进行了大量简化的前提下，采用集中参数

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ５期 王苏明，等：燃油箱耗氧惰化与中空膜惰化的数值模拟及比较

法对其进行了０维瞬态仿真，分析了反应器效率
对惰化性能的影响。但是 ＮＥＡ和 ＯＤＡ气体组成
成分存在差异，特别是 ＯＤＡ中含有 ＣＯ２，其密度
远大于 Ｎ２和 Ｏ２，因此 ２种气体充入燃油箱后浓
度的分布和流动状态必然存在差异。有鉴于此，本

文采用 ＣＦＤ方法对 ＯＢＩＧＧＳ和 ＧＯＢＩＧＧＳ两种系
统进行模拟，得到燃油箱上部空间各组分流动情

况，并与燃油箱中空膜技术的惰化效率进行比较，

为中国的新一代机载惰化技术研究工作提供支持。

１　计算方法与数学模型的建立

本文对 ＯＢＩＧＧＳ与 ＧＯＢＩＧＧＳ惰化过程分别
建立了数学模型，并采用 Ｆｌｕｅｎｔ模拟软件进行模
拟，选取 ＪｅｔＡ燃油作为研究对象，其分子式可以
简化为 Ｃ１２Ｈ２３，现作出如下假设：

１）燃油箱内气体视为理想气体。
２）计算步长内，各种气体充分混合。
３）在指定温度下，燃油箱内燃油蒸汽的体积

分数保持不变。

４）２种模型下，恢复平衡状态所需的弛豫时
间远小于时间步长 Δｔ。

５）ＧＯＢＩＧＧＳ模型下，反应器内燃油蒸汽与
Ｏ２充分反应，且水蒸气去除完全。
１．１　几何模型与数值计算方法

对２种系统模拟采用相同的燃油箱模型，燃
油箱为立方体结构，带有气体入口、出口和补气口

（见图１），燃油箱容积为２．５ｍ３，长宽高如图所示，
入口、出口以及补气口面积均为 ９．４×１０－３ｍ２，为
了防止补气口可能出现的回流，增加一个高度为

０．１５ｍ的补气管道，区别在于对 ＯＢＩＧＧＳ进行模
拟时，将补气口设置为壁面边界条件，即 ＯＢＩＧＧＳ
不存在补气口。

本文采用ＩＣＥＭＣＦＤ对燃油箱进行网格划分，为
了提高网格精度，采用结构化网格，划分网格如图２
所示，对孔口位置进行加密，最小网格尺度为２ｃｍ。

采用 Ｆｌｕｅｎｔ１９．０进行计算模拟，２种模拟方
式速度压力耦合均采用压力隐式算子分割（Ｐｒｅｓ
ｓｕｒｅＩｍｐｌｉｃｉｔｗｉｔｈＳｐｌｉｔｔｉｎｇｏｆＯｐｅｒａｔｏｒｓ，ＰＩＳＯ）算法，

图 １　几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌ

图 ２　网格划分

Ｆｉｇ．２　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ

并采用相同的控制方程，对于 ＮＥＡ和 ＯＤＡ的流
动问题除遵循 ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ方程组外，同时由于
计算域内组分在质量浓度梯度驱动下由高浓度区

域向低浓度区域的扩散，因此还需要求解组分输

运方程。由于整个过程没有发生任何化学反应，

组分输运方程不考虑化学反应的净生成率以及自

定义源项产生的额外生成速率。因此，控制方程

主要由质量守恒方程、动量守恒方程、能量守恒方

程以及组分输运方程组成，即

ｕｉ
ｘｉ
＝０

ｕｉ
ｔ
＋
（ｕｉｕｊ）
ｘｊ

＝－１
ρ
·
ｐ
ｘｉ
＋

　　 
ｘｊ
ν
ｕｉ
ｘ( )
ｊ

＋ 
ｘｊ
ν
ｕｊ
ｘ( )
ｉ

＋ｆｉ

（ρＴ）
ｔ

＋ 
ｘｊ
（ρｕｊＴ）＝

　　 
ｘｊ

ｋＴ
ｃｐｘ( )

ｊ

＋ＳＴ


ｔ
（ρＹｎ）＋

Δ

·（ρＶＹｎ）＝－

Δ

·Ｊ























ｎ

（１）

式中：

Δ

为数学符号，表示矢量的微分；ｕｉ为 ｘｉ方
向速度；ｆｉ为自定义动量源项；ｋ为热传导系数；ｐ
为压力；ｃｐ为定压比热容；ＳＴ为自定义热源项；Ｖ
为速度；ρ为密度；ν为运动学黏度；Ｔ为温度；Ｙｎ
为组分 ｎ的组分质量分数；Ｊｎ为组分 ｎ的扩散通
量；对于 ＯＢＩＧＧＳ，ｎ＝１，２分别表示 Ｏ２和 Ｎ２；对
于 ＧＯＢＩＧＧＳ，ｎ＝１，２，３，４分别表示 Ｏ２、Ｎ２、
ＣＯ２、Ｈ２Ｏ。

经计算入口雷诺数 Ｒｅ＝６８０，因此采用层流
模型，对于层流：

Ｊｎ ＝－ρＤｎ，ｍΔＹｎ （２）
式中：Ｄｎ，ｍ为组分 ｎ的扩散系数。
１．２　２种系统数学模型的建立

１）ＯＢＩＧＧＳ数学模型
ＯＢＩＧＧＳ将一定体积流量一定氧浓度的 ＮＥＡ

从入口充入燃油箱与燃油箱内气体混合后从出口

排出，从而对燃油箱进行惰化，入口处 Ｏ２的质量

３３０１
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分数计算式为

ＹＯｉ＝
ＭＯｙＯｉ

ＭＯｙＯｉ＋ＭＮｙＮｉ
（３）

式中：ｙＯｉ和 ｙＮｉ分别为惰化气体中 Ｏ２和 Ｎ２的摩
尔分数；ＭＯ和 ＭＮ分别为 Ｏ２和 Ｎ２的摩尔质量。

２）ＧＯＢＩＧＧＳ数学模型
ＧＯＢＩＧＧＳ惰化过程中，从燃油箱上部抽取混

合气体（下称抽吸气），经过反应器时，燃油蒸汽

与 Ｏ２充分反应，系统流程简图如图 ３所示，用户
自定义函数（ＵｓｅｒＤｅｆｉｎｅｄＦｕｎｃｔｉｏｎ，ＵＤＦ）计算流
程如图４所示，反应式为
Ｃ１２Ｈ２３＋１７．７５Ｏ２＝１２ＣＯ２＋１１．５Ｈ２Ｏ （４）

图 ３　机载绿色惰化气体产生系统原理图

Ｆｉｇ．３　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＧＯＢＩＧＧＳ

图 ４　ＵＤＦ计算流程图

Ｆｉｇ．４　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＵＤＦｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

由反应式（４）可知，当抽吸气中 Ｏ２充足，即

Ｏ２质量分数 ＹＯｏ≥
１７．７５ＭＯＹＣＨｏ

ＭＣＨ
时，燃油蒸汽被完

全消耗，其中，ＹＯｏ和 ＹＣＨｏ分别为出口 Ｏ２和燃油蒸
汽的质量分数，ＭＣＨ为燃油蒸汽的摩尔质量。

假设 ＯＤＡ中，水蒸气被去除完全，且忽略
ＯＤＡ中因气体组成的改变造成的摩尔质量的变
化，此时 ＯＤＡ的质量流量以及组分质量流量表
示为

ｍＯｉ＝ ｍｏ ＹＯｏ－
１７．７５ＭＯＹＣＨｏ

Ｍ( )
ＣＨ

ｍＣｉ＝ ｍｏ ＹＣｏ＋
１２ＭＣＹＣＨｏ
Ｍ( )
ＣＨ

ｍＮｉ＝ ｍｏＹＮｏ
ｍｉ＝ ｍＯｉ＋ｍＣｉ＋ｍ















Ｎｉ

（５）

式中：ＭＣ为 ＣＯ２的摩尔质量；ｍｏ为出口的质量流
量；ｍｉ为入口的质量流量；ｍＯｉ、ｍＣｉ、ｍＮｉ分别为
ＯＤＡ中 Ｏ２、ＣＯ２、Ｎ２的质量流量；ＹＣｏ、ＹＮｏ分别为
出口处 ＣＯ２、Ｎ２的质量分数。

当抽吸气中 Ｏ２不足，即 Ｏ２质量分数 ＹＯｏ＜
１７．７５ＭＯＹＣＨｏ

ＹＣＨ
时，由于未参与反应的燃油蒸汽所占

体积分数很小，对模拟结果的影响可以忽略，因此

本文不考虑燃油蒸汽在 ＯＤＡ中的比重，即假设
ＯＤＡ始终只由 Ｏ２、ＣＯ２、Ｎ２组成，此时 ＯＤＡ的质
量流量及组分质量流量表示为

ｍＯｉ＝０

ｍＣｉ＝ ｍｏ ＹＣｏ＋
１２ＭＣＹＯｏ
１７．７５Ｍ( )

Ｏ

ｍＮｉ＝ ｍｏＹＮｏ
ｍｉ＝ ｍＯｉ＋ｍＣｉ＋ｍ













Ｎｉ

（６）

ＯＤＡ中各组分的质量分数表示为
ＹＯｉ＝ ｍＯｉ／ｍｉ
ＹＣｉ＝ ｍＣｉ／ｍｉ
ＹＮｉ＝ ｍＮｉ／ｍ

{
ｉ

（７）

１．３　边界条件设置
１）ＯＢＩＧＧＳ边界条件设置
对于 ＯＢＩＧＧＳ，将补气口设置为壁面边界条

件，ＮＥＡ入口设置为速度入口，出口设置为压力
出口。

２）ＧＯＢＩＧＧＳ边界条件设置
ＧＯＢＩＧＧＳ从燃油箱上部空间抽吸气体进入

反应器，催化氧化后将 ＯＤＡ充入燃油箱的过程，
为了贴合实际情况以及计算方便，将入口设置为

质量流量入口，入口质量流量以及入口各组分质
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量分数根据式（５）～式（７）获得；出口设置为质量
流量出口；补气口设置为压力入口，各组分质量分

数与空气中各组分质量分数一致，边界条件通过

ＵＤＦ加载至 Ｆｌｕｅｎｔ进行计算。

２　燃油箱数值模拟结果验证与分析

２．１　燃油箱中空膜数值模拟结果验证
为验证本文建立的数值模拟方法的正确性，

将模拟计算结果与文献［１６］的实验数据进行比
较，采用 ＮＥＡ４进行中空膜惰化，ＮＥＡ体积流量
分别为５６．６、１１１．２、１５２．９Ｌ／ｍｉｎ，燃油箱内初始
Ｏ２摩尔分数为０．２１。

图５为燃油箱气相空间 Ｏ２摩尔分数随时间
的变化关系。从图中可以看出，惰化进行至

１６００ｓ，体积流量为 ５６．６Ｌ／ｍｉｎ时，利用 ＣＦＤ技
术的数值模拟结果与实验结果吻合得较好。随着

体积流量增大，数值模拟结果与实验结果的差距

也在增大。惰化进行至 １６００ｓ，体积流量为
１５２．９Ｌ／ｍｉｎ时，数值模拟结果与实验结果显示的
燃油箱内 Ｏ２摩尔分数分别为０．０７５和 ０．０７，相差
６．７％。本文主要对比 ＧＯＢＩＧＧＳ与 ＯＢＩＧＧＳ两种
系统的惰化原理与惰化性能的差异，数值模拟结

果与实验结果的误差在可接受的范围内，这证明

了本文体积模拟方法的准确性和可行性。

图 ５　数值模拟结果与文献［１６］实验数据对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈ

ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｏｆＲｅｆ．［１６］

２．２　ＯＢＩＧＧＳ和 ＧＯＢＩＧＧＳ数值模拟结果
将 ＧＯＢＩＧＧＳ的出口的抽吸气体积流量设置

为１１１．２Ｌ／ｍｉｎ，根据文献［１７］，４０℃时，燃油箱上
部空间的燃油蒸汽的体积分数为 ０．８％。入口体
积流量与入口组分质量分数通过 ＵＤＦ加载至
Ｆｌｕｅｎｔ，得到ＧＯＢＩＧＧＳ的燃油箱上部空间Ｏ２摩尔
分数随时间的变化关系，同时计算出相同体积流

量下 ＮＥＡ０的 ＯＢＩＧＧＳ的燃油箱上部空间 Ｏ２摩
尔分数随时间的变化关系，如图６所示，对于 ＧＯ
ＢＩＧＧＳ燃油箱入口和出口中 Ｏ２与 ＣＯ２的质量分

数随时间的变化关系，如图７所示。
从图６和图７中可以看出，ＧＯＢＩＧＧＳ惰化阶

段分为２个阶段：第１阶段，开始到６６０ｓ时 Ｏ２充
足，ＯＤＡ中 Ｏ２的质量分数快速降低，ＣＯ２的质量
分数逐渐增加，燃油箱内部Ｏ２摩尔分数下降速度
逐渐增大；第 ２阶段，６６０ｓ以后 Ｏ２不足，此后
ＯＤＡ中 Ｏ２的质量分数持续为０，ＣＯ２的质量分数
趋于稳定，忽略 ＯＤＡ中的燃油蒸汽，此时 ＯＤＡ中
只有 Ｎ２和 ＣＯ２，燃油箱上部空间 Ｏ２摩尔分数随
时间变化关系趋于 ＮＥＡ０时 ＯＢＩＧＧＳ燃油箱上部
空间 Ｏ２摩尔分数随时间变化关系。

图 ８将体积流量分别为 １１１．２Ｌ／ｍｉｎ和
１５２．９Ｌ／ｍｉｎ的 ＯＢＩＧＧＳ与体积流量为 １１１．２Ｌ／
ｍｉｎ的 ＧＯＢＩＧＧＳ燃油箱上部空间 Ｏ２摩尔分数随
时间的变化关系进行了对比。从图中可以看出，

在相同体积流量下，第１阶段，由于 ＯＤＡ中 Ｏ２摩
尔分数在前期一段时间内高于 ＮＥＡ４的ＯＢＩＧＧＳ
的惰化气体中Ｏ２摩尔分数，ＧＯＢＩＧＧＳ的燃油箱

图 ６　不同模型下 Ｏ２摩尔分数随时间变化关系比较

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

图 ７　ＧＯＢＩＧＧＳ燃油箱入口 Ｏ２和 ＣＯ２质量

分数随时间变化关系

Ｆｉｇ．７　Ｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｏｘｙｇｅｎａｎｄｃａｒｂｏｎｄｉｏｘｉｄｅｍａｓｓ

ｆｒａｃｔｉｎａｔｆｕｅｌｔａｎｋｉｎｌｅｔｏｆＧＯＢＩＧＧＳ
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图 ８　不同体积流量、不同模型下 Ｏ２摩尔分数随

时间变化关系比较

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｖａｒｉａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｔｉｍｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｏｌｕｍｅｆｌｏｗｒａｔｅｓａｎｄ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

上部空间 Ｏ２摩尔分数略高于 ＯＢＩＧＧＳ，但随着
ＧＯＢＩＧＧＳ惰化气体中 Ｏ２摩尔分数持续下降，ＧＯ
ＢＩＧＧＳ的燃油箱上部空间 Ｏ２摩尔分数的下降速
度迅速增大，３种计算条件 Ｏ２摩尔分数达到 ９％
所需时间从小到大依次为１１９６、１２３８、１６９７ｓ，可
以看到，相同体积流量下，ＧＯＢＩＧＧＳ的惰化效果
远好于 ＮＥＡ４的 ＯＢＩＧＧＳ，且体积流量为１１１．２Ｌ／
ｍｉｎ的 ＧＯＢＩＧＧＳ的惰化时间小于体积流量为
１５２．９Ｌ／ｍｉｎ的 ＮＥＡ４的 ＯＢＩＧＧＳ的惰化时间。
２．３　ＯＢＩＧＧＳ和 ＧＯＢＩＧＧＳ的 Ｏ２ 摩尔分数

分布

　　图９给出了图８中２个交点Ａ、Ｂ处的流场分
布图。图 ９（ａ）为在 ４００ｓ时，体积流量均为
１１１．２Ｌ／ｍｉｎ的 ＧＯＢＩＧＧＳ和 ＯＢＩＧＧＳ的流场分布
图；图９（ｂ）为在 １１００ｓ时，体积流量分别为
１１１．２Ｌ／ｍｉｎ和 １５２．９Ｌ／ｍｉｎ的 ＧＯＢＩＧＧＳ和
ＯＢＩＧＧＳ的流场分布图。

从图９可以看到，在燃油箱内平均 Ｏ２摩尔分
数相同的情况下，两者Ｏ２摩尔分数分布存在显著
差别。对于 ＧＯＢＩＧＧＳ，上部空间 Ｏ２摩尔分数明
显大于下部空间，ＯＢＩＧＧＳ则相反，主要原因在于
ＮＥＡ中主要气体为 Ｎ２，其密度低于 Ｏ２，故此会浮
在 Ｏ２上方，而ＯＤＡ中含有约２０％的ＣＯ２，其密度
远大于 Ｏ２，因此会向下沉积。显然当燃油箱存在
燃油时，气相空间的 Ｏ２摩尔分数也与此类似。

在两者平均 Ｏ２ 摩尔分数相同，且均小于
ＬＯＣ的情况下，ＧＯＢＩＧＧＳ的安全性优于 ＯＢＩＧＧＳ，
其原因在于 ＣＯ２的覆盖作用，气油界面燃油蒸汽
最高的区域被保护，一旦燃油箱其他局部位置产

生燃烧，在 ＣＯ２的保护下燃烧不易向气油界面扩
散而加剧燃烧，反而有可能抑制燃烧，ＯＢＩＧＧＳ则
相反。

图 ９　不同模型的 Ｏ２摩尔分数分布云图

Ｆｉｇ．９　Ｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

３　结　论

本文建立了 ＧＯＢＩＧＧＳ和 ＯＢＩＧＧＳ的数学模
型，并分别模拟了 ＧＯＢＩＧＧＳ与 ＯＢＩＧＧＳ的流场分
布，ＯＢＩＧＧＳ数值模拟结果与实验结果相比较显
示数值模拟结果较为准确，研究结果表明：
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１）ＧＯＢＩＧＧＳ惰化过程分为 ２个阶段：第 １
阶段，Ｏ２充足时，ＯＤＡ中 Ｏ２的质量分数快速降
低；第２阶段，Ｏ２不足时，ＯＤＡ中 Ｏ２的质量分数
持续为 ０，此时 ＧＯＢＩＧＧＳ使燃油箱气相空间 Ｏ２
摩尔分数下降曲线与 １００％ＮＥＡ的 ＯＢＩＧＧＳ使燃
油箱气相空间 Ｏ２体积分数下降曲线相近。

２）相同惰化气体体积流量下，ＧＯＢＩＧＧＳ使
燃油箱气相空间 Ｏ２摩尔分数达到 ＬＯＣ所需时间
远小于 ＯＢＩＧＧＳ；在 ＯＤＡ流量体积为 ＮＥＡ的一半
时，ＧＯＢＩＧＧＳ使燃油箱气相空间 Ｏ２摩尔分数达
到 ＬＯＣ所需时间仍略小于 ＯＢＩＧＧＳ，主要原因在
于 ＯＤＡ中 Ｏ２含量极低。

３）ＧＯＢＩＧＧＳ对燃油箱进行惰化时，气相空
间上部 Ｏ２摩尔分数大于下部空间 Ｏ２摩尔分数，
ＯＢＩＧＧＳ则相反，主要原因在于 ＮＥＡ中主要成分
为 Ｎ２，密度小于 Ｏ２，浮在 Ｏ２上方，ＯＤＡ中含有
２０％左右的 ＣＯ２，密度大于 Ｏ２，沉在 Ｏ２下方。
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［１０］刘夙春，邱献双．一种新型的飞机油箱催化惰化系统［Ｊ］．

航空科学技术，２０１１（４）：２７２９．

ＬＩＵＳＣ，ＱＩＵＸＳ．Ａｎｅｗｆｕｅｌｔａｎｋｃａｔａｌｙｔｉｃａｌｌｙｉｎｅｒｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

［Ｊ］．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１１（４）：２７２９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＪＯＨＮＳＯＮＲＷ，ＺＡＫＩＲ，ＹＡＴＥＳＳＦ．Ａｄｖａｎｃｅｄｃａｒｂｏｎｄｉｏｘ

ｉｄｅｆｕｅｌｔａｎｋｉｎｅｒｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍｌ：ＵＳ，７９０５２５９［Ｐ］．２０１１０３１５．

［１２］王志伟，王学德，刘卫华，等．不同进气方式对某民机中央翼

油箱惰化性能的影响［Ｊ］．安全与环境学报，２０１２，１２（３）：

１７２１７６．

ＷＡＮＧＺＷ，ＷＡＮＧＸＷ，ＬＩＵＷ Ｈ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒ

ｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｓｏｎｔｈｅｉｎｅｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｃｉｖｉｌａｉｒ

ｐｌａｎｅｃｅｎｔｅｒｗｉｎｇｔａｎｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳａｆｅｔｙａｎｄＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，

２０１２，１２（３）：１７２１７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］汪明明，冯诗愚，蒋军昌，等．飞机燃油箱中空膜与洗涤惰化

技术比较分析［Ｊ］．南京航空航天大学学报，２０１０，４２（５）：

６１４６１９．

ＷＡＮＧＭＭ，ＦＥＮＧＳＹ，ＪＩＡＮＧＪＣ，ｅｔａｌ．Ｃｏｍｐａｒａｔｉｖｅａｎａｌｙ

ｓｉｓｏｆｆｕｅｌｗａｓｈｉｎｇａｎｄｓｃｒｕｂｂｉｎｇｉｎａｉｒｃｒａｆｔｆｕｅｌｔａｎｋ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ＆Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，

４２（５）：６１４６１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］张声奇，王学德，王志伟，等．多隔舱燃油箱惰化流场的数值

模拟与分析［Ｊ］．航空动力学报，２０１３，２８（４）：８３８８４３．

ＺＨＡＮＧＳＱ，ＷＡＮＧＸＤ，ＷＡＮＧＺＷ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕ

ｌａｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｓｉｓｏｆｎｉｔｒｏｇｅｎｅｎｒｉｃｈｅｄａｉｒｆｌｏｗｉｎｍｕｌｔｉｂａｙｆｕ

ｅｌｔａｎｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１３，２８（４）：８３８８４３

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］冯诗愚，李超越，邵垒，等．一种燃油箱耗氧型惰化系统地面

惰化性能分析［Ｊ］．航空动力学报，２０１７，３２（２）：２６８２７４．

ＦＥＮＧＳＹ，ＬＩＣＹ，ＳＨＡＯＬ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｇｒｏｕｎｄｂａｓｅｄ

ｉｎｅｒｔｉｎｇｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｆｕｅｌｔａｎｋｇｒｅｅｎｏｎｂｏａｒｄｉｎｅｒｔｇａｓ

ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１７，３２

（２）：２６８２７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＢＵＲＮＳＭ，ＣＡＶＡＧＥＷ Ｍ．Ｉｎｅｒｔｉｎｇｏｆａｖｅｎｔｅｄａｉｒｃｒａｆｔｆｕｅｌ

ｔａｎｋｔｅｓｔａｒｔｉｃｌｅｗｉｔｈｎｉｔｒｏｇｅｎｅｎｒｉｃｈｅｄａｉｒ：ＤＯＴ／ＦＡＡ／ＡＲ０１／

６［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇｔａｎ，Ｄ．Ｃ．：ＦＡＡ，２００１．

［１７］ＳＯＣＨＥＴＩ，ＧＩＬＬＡＲＤＰ．Ｆｌａｍｍａｂｉｌｉｔｙｏｆｋｅｒｏｓｅｎｅｉｎｃｉｖｉｌａｎｄ

ｍｉｌｉｔａｒｙａｖｉａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＬｏｓｓＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎｉｎｔｈｅＰｒｏｃｅｓｓ

Ｉｎｄｕｓｔｒｉｅｓ，２００２，１５（５）：３３５３４５．

　作者简介：

　王苏明　男，硕士研究生。主要研究方向：飞行器燃油系统。

冯诗愚　男，博士，副教授。主要研究方向：飞行器环境控制和

燃油系统。
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Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｘｙｇｅｎｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｎｅｒｔｉｎｇａｎｄ
ｈｏｌｌｏｗｍｅｍｂｒａｎｅｉｎｅｒｔｉｎｇｉｎｆｕｅｌｔａｎｋ

ＷＡＮＧＳｕｍｉｎｇ，ＦＥＮＧＳｈｉｙｕ，ＬＩＺｏｎｇｑｉ，ＰＥＮＧＸｉａｏｔｉａｎ，ＬＩＵＷｅｉｈｕａ

（ＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｉｒｃｒａｆｔＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＬｉｆｅＳｕｐｐｏｒｔ，ＭＩＴＴ，ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＡｅｒｏｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，

ＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，Ｎａｎｊｉｎｇ２１００１６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｔｉｍｅｉｎｔｈｅｕｐｐｅｒｓｐａｃｅｏｆｏｉｌｔａｎｋ
ｏｆｏｘｙｇｅｎｃｏｎｓｕｍｉｎｇｉｎｅｒｔｉｎｇｓｙｓｔｅｍ．Ａｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｆｏｒｔｈｅｒｅａｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅ
ＧｒｅｅｎＯｎＢｏａｒｄＩｎｅｒｔＧａｓＧｅｎｅｒａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ（ＧＯＢＩＧＧＳ），ａｎｄｔｈｅｉｎｅｒｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅＧＯＢＩＧＧＳａｎｄｔｈｅ
ＯｎＢｏａｒｄＩｎｅｒｔＧａｓＧｅｎｅｒａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍ（ＯＢＩＧＧＳ）ｗａｓｓｉｍｕｌａｔｅｄｂｙＣＦＤｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｅｒｅ
ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａ，ｗｈｉｃｈｖｅｒｉｆｉｅｓｔｈｅａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ．Ｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈｒｅ
ｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｗｈｅｎｔｈｅｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｔｈｅｅｘｈａｕｓｔｇａｓｆｒｏｍｔｈｅｆｕｅｌｔａｎｋｉｎｔｈｅＧＯＢＩＧＧＳｉｓｉｄｅｎｔｉｃａｌｗｉｔｈｔｈａｔ
ｏｆｔｈｅＮｉｔｒｏｇｅｎＥｎｒｉｃｈｅｄＡｉｒ（ＮＥＡ）ｉｎｔｈｅＯＢＩＧＧＳ，ＧＯＢＩＧＧＳｎｏｔｏｎｌｙｈａｓｓｈｏｒｔｅｒｉｎｅｒｔｉｎｇｔｉｍｅｔｈａｎ
ＯＢＩＧＧＳ，ｂｕｔａｌｓｏｒｅｄｕｃｅｓｔｈｅｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｆｕｅｌｔａｎｋｔｏａｌｏｗｅｒｌｅｖｅｌ．Ｔｈｅｉｎｅｒｔｉｎｇｅｆｆｅｃｔｏｆｔｈｅ
ＧＯＢＩＧＧＳｉｓｓｉｍｉｌａｒｔｏｔｈａｔｏｆｔｈｅＯＢＩＧＧＳｏｆＮＥＡ０（１００％Ｎ２）ｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅｆｌｏｗｒａｔｅ．ＧＯＢＩＧＧＳｍａｋｅｓ
ｔｈｅｕｐｐｅｒｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｇｒｅａｔｅｒｔｈａｎｔｈｅｌｏｗｅｒｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎｉｎｔｈｅｇａｓｐｈａｓｅｓｐａｃｅｏｆｔｈｅｆｕｅｌ
ｔａｎｋ，ｗｈｉｌｅＯＢＩＧＧＳｉｓｔｈｅｏｐｐｏｓｉｔｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｕｅｌｔａｎｋ；ｉｎｅｒｔｉｎｇ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ；ｏｘｙｇｅｎｍｏｌｅｆｒａｃｔｉｏｎ；ｇａｓｐｈａｓｅｓｐａｃｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１９０６２５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０８３０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９１０１０１５：２６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９１０１０．１２１９．００１．ｈｔｍｌ
　 Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍｓ：ＯｐｅｎＦｕｎｄｏｆＧｒａｄｕａｔｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＢａｓｅ（Ｌａｂｏｒａｔｏｒｙ） ｏｆＮａｎｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄ Ａｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ

（ｋｆｊｊ２０１８０１０１）；ＴｈｅＰｒｉｏｒｉｔｙＡｃａｄｅｍｉｃＰｒｏｇｒａｍＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＪｉａｎｇｓｕＨｉｇｈｅｒＥｄｕｃａｔｉｏｎＩｎｓｔｉｔｕｔｉｏｎｓ；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌ
ＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（Ｕ１９３３１２１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｈｉｙｕｆ＠ｎｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｍａｙ　２０２０

Ｖｏｌ．４６　Ｎｏ５

　收稿日期：２０１９１１１３；录用日期：２０１９１１２９；网络出版时间：２０２００２２１１５：４０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２２０．２２４５．００１．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ａｓｋｑｕｅｓｔｉｏｎｂｌ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：边亮，罗霄阳，李硕．基于深度学习的图像拼接篡改检测［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２０，４６（５）：１０３９１０４４．
ＢＩＡＮＬ，ＬＵＯＸＹ，ＬＩＳ．Ｉｍａｇｅｍｏｓａｉｃｔａｍｐｅｒｉｎｇｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ
ａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２０，４６（５）：１０３９１０４４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１９．０５８３

基于深度学习的图像拼接篡改检测

边亮１，，罗霄阳２，李硕２

（１．北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３；　２．中国人民公安大学 信息技术与网络安全学院，北京 １０００３８）

　　摘　　　要：传统图像拼接检测算法通过研究人员手动构造拼接特征，随着科技的进步
以及图像处理技术的不断发展，手动构造特征的局限性逐渐体现出来，鲁棒性较弱，位置不易

确定等。为了解决这些问题，构建了一种卷积神经网络（ＣＮＮ），将卷积核前置并固定，自主学
习相关特征从而检测拼接篡改的图像区域。经过一系列研究，发现拼接篡改图像的拼接篡改

区域特征可以被 ＣＮＮ模型学习。在 ＣＮＮ模型之前，卷积核使用高通滤波器，激活函数采用指
数线性单元（ＥＬＵ），使得 ＣＮＮ模型具有识别拼接篡改图像边缘痕迹等特征的能力。检测结果
表明：在 ＩＥＥＥＩＦＳＴＣ图像拼接取证竞赛训练集上对拼接篡改图像拼接篡改区域定位的准确
率为８４．３％，对拼接篡改区域判定的真负类率为９６．１８％。

关　键　词：卷积神经网络（ＣＮＮ）；图像拼接取证；深度学习；指数线性单元（ＥＬＵ）；损
失函数

中图分类号：ＴＰ７５１；ＴＰ１８３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２０）０５１０３９０６

　　图像拼接是一种常见的图像内容篡改技术，
随着信息技术的发展，图像编辑软件的可用性越

来越高，普通用户也可以轻易地对图片进行修改

却不留下明显的痕迹。图像篡改降低了图像的可

信度，由此引发了一系列法律、道德问题。因此，

越来越多的研究者开始关注图像拼接检测技术。

近年来，众多学者对图像特征检测算法进行

了研究，提出了多种算法，如利用光照一致性
［１］
、

纹理
［２］
、相机

［３４］
、马尔可夫

［５６］
等特征，以及图像

噪声估计
［７９］
等方法，较好实现了对拼接篡改图

像的检测。利用小波变换和遗传算法检测拼接篡

改图像具有非常不错的效果
［１０］
。Ｒａｊｐｕｔ和 Ａｎｓａ

ｒｉ［１１］使用多种滤波器提高检测准确度。一种自嵌
入脆弱水印方案用３个分量综合确定图片的真实
性

［１２］
。然而这些算法无法确定篡改区域的具体

位置。一部分图像拼接检测的研究人员手动构造

用于拼接检测的特征，虽然人工构造的特征针对

性强，但不能广泛适用，只在某些特定的问题和比

较短的时间内有效。

近年来，深度学习理论蓬勃发展，为图像拼接

检测技术提供了一种新的思路。利用深度学习的

方法提取拼接图像的特征，这些特征本质上表征

了图像中的篡改区域
［１３］
。该方法直接依赖于数

据，几乎适用于所有的图像，适用性非常强，很大

程度上减少了相关研究人员分析选择特定特征需

要花费的的时间和精力。

本文构建了一种特征学习算法用于图像拼接

篡改区域检测，算法将卷积神经网络（Ｃｏｎｖｏｌｕ
ｔｉｏｎａｌＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ，ＣＮＮ）前端添加高通滤波
器，配合指数线性单元 （ＥｘｐｏｎｅｎｔｉａｌＬｉｎｅａｒＵｎｉｔ，
ＥＬＵ），检测拼接篡改的区域。本文算法对拼接篡
改图像之中的痕迹进行提取，避免了人工提取的

鲁棒性不强问题；在 ＣＮＮ提取特征后，直接对图
像进行分类，避免了单独训练分类的耗时。

qwqw
新建图章

http://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202005021&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldRa1FhcEFLUmViU2FtMWdmWVFBaE8ybXRrbUhJQ1Y2OD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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１　算法原理

ＣＮＮ广泛应用于图像识别、分类等工作，效
果显著，是最典型的深度学习模型之一。相比

于传统前馈神经网络具有相似大小层，ＣＮＮ将
局部连接、权值共享和池化结合起来，具有更少

的连接和参数，使得对于图像的任务可以成功

进行。本文提出了一种基于 ＣＮＮ的拼接检测模
型，可以直接从图像中提取其经过拼接操作后

的痕迹特征，从而完成拼接检测。该网络模型

架构如图 １右侧所示。图 １左侧流程图是拼接
图像取证的方案。

该方案所提出的基于 ＣＮＮ的图像拼接检测
算法是将图像拼接检测问题看作二元分类问题，

与传统方法不同之处在于：

１）ＣＮＮ的本质是模拟生物自然的视觉认知
机制，其中的卷积层表征了生物在通过视觉认知

事物时的“感受野”，即事物的局部特征。通过卷

积层获取认知对象的局部特征，送入到激励层和

池化层。而激励层和池化层将接收到的部分特征

进一步进行分析和降维，进而筛选出拼接图像中

最为本质的特征。

２）本文算法不再需要单独训练神经网络来
进行最后的分类。通过各个卷积层提取出图像特

征后，在全连接层进行特征的整合，最终利用 ｓｏｆｔ
ｍａｘ分类器直接进行分类。

３）在一般的图像处理算法中，通过预处理可
以将图像尺寸设定为较小的尺寸，可以减少网络

模型的层数，从而缩短模型训练的时间。但是简

单的下采样会丢失图像中的有用信息，故而在训

练图像拼接检测网络模型时，直接输入原检测图

像。本文图像拼接检测网络模型结构主要由图像

预处理层、卷积层和全连接层构成。

图 １　传统检测模型与 ＣＮＮ拼接检测模型框架示意图

Ｆｉｇ．１　Ｆｒａｍｅｗｏｒｋｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

ｍｏｄｅｌａｎｄＣＮＮｍｏｓａｉｃｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

１．１　图像预处理层
图像预处理的功能包含对训练样本进行提

纯、数据归一化、压缩图像大小、数据增强以及适

应神经网络结构。原始数据中可能存在不适用于

该算法的数据，需要通过预处理，将这部分数据去

掉，或者减少它们的影响。在对图像做卷积时，一

般将数据统一映射到［０，１］区间上，目的是去除
数值的单位限制，一方面便于不同量级的指标能

够进行比较，另一方面可提升模型的收敛速度。

针对某项任务，合适的图像尺寸对提高模型检测

速度和精度都有一定的帮助。对训练样本进行预

处理，可以增加数据的多样性，使得网络具有更好

的鲁棒性，常规的方法有翻转、裁剪、镜像等。模

型接收的数据格式是固定的，在训练之前，需要将

训练样本处理成网络可以识别的格式。

１．２　卷 积 层
经过图像预处理层和卷积层处理后的输入图

像中的拼接篡改痕迹被逐层聚集。具体在卷积层

内部的操作主要包括以下３种：卷积、非线性激活
和池化。

卷积运算的优越性在于稀疏交互和权值共

享。其中稀疏交互是指每个低级特征将仅从输入

的一个部分计算，大大减少了需要存储的参数，更

小的复杂度达到相同的效果。

完成卷积之后，紧跟着的是激活函数以便引

入非线性特性。主要功能是限制每一层卷积的输

出幅度。激活函数的选择由数据性质和目标变量

分布决定
［１４］
。

在卷积的整个过程中，池化是整个流程中的

最后一步，这种方法在下采样中加入非线性的因

素。一般使用的是平均池化（ＭｅａｎＰｏｏｌｉｎｇ）和最
大池化（ＭａｘｉｍｕｍＰｏｏｌｉｎｇ），在该算法中，经过实
验分析，选用了最大池化。

图２为一个池化层的示例，在４×４的特征矩
阵上沿着宽度和高度下采样，生成了一个２×２大
小的特征矩阵，原有的信息减少了３／４。

总地来说，池化层具有如下功能：①减少特征
图的大小；②随着图像边缘特征等信息逐渐抽象
为需要的高层特征；③具有防止模型过拟合，提升
模型的泛化能力的功能。

图 ２　最大池化示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｍａｘｉｍｕｍｐｏｏｌｉｎｇ

０４０１
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　第 ５期 边亮，等：基于深度学习的图像拼接篡改检测

１．３　分类处理层
分类处理层主要组成结构是 ２层全连接层：

模型前部的卷积计算得到的计算结果逐层传递一

直到变量数量足够少进入全连接层，从而将卷积

层传递的特征化为高度抽象的结果。

在训练网络时，需要选择合适的损失函数（Ｌｏｓｓ
Ｆｕｎｃｔｉｏｎ），并进行合适的调整以得到最好的网络性
能。损失函数包含对数似然函数、交叉熵函数等。

本文经过多次实验和调整最终选择交叉熵函数。

模型通过将损失函数最小化进行调优。具体

就是：通过计算网络与真值的距离，并通过反向传

播更新网络模型中的参数
［１５］
。为了防止过拟合

问题的出现，使用网络模型中加入了 ｄｒｏｐｏｕｔ。
ｄｒｏｐｏｕｔ具体情况是：以一定的概率（通常为 ０．５）
去掉模型中某条神经元上连接的数据。这种方法

提高了模型的泛化能力，最终提高了模型的性能。

２　模型结构
网络模型的具体结构设置如图 ３所示。图

中：卷积滤波固定，＠前后的数字分别表示特征图
的数量和大小。输入分辨率９６×９６的图像，图像
格式由图像预处理层负责统一，然后经过 ３层卷
积。第１层卷积核大小为 ５×５，数量 １６；第 ２层
和第３层卷积核大小为３×３，数量依次为 ３２、６４。
第１个卷积层 Ｃ１对经过图像预处理层的图像数
据卷积得到尺寸为９２×９２的特征矩阵；第 ２个卷
积层 Ｃ２对由 Ｃ１输出的特征矩阵卷积；第 ３个卷
积层 Ｃ３则拥有 ６４个通道，对 Ｃ２输出的特征矩
阵卷积。完成 ３次卷积处理后，特征图中变量数
量级可以由全连接处理。全连接层由 Ｌ４（变量
６４００）和 Ｌ５（变量６４０）两层构成，用 ＥＬＵ作为激
活函数。于此同时，在卷积层 Ｃ１～Ｃ３中每次卷
积完成后，都要经过窗口大小为 ３×３、步长为 ３
的最大池化；最终由卷积层和全连接层提取的

６４００个特征变量输送到３个分类模块，分类模块

图 ３　ＣＮＮ结构示意图

Ｆｉｇ．３　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｍａｐｏｆＣＮＮ

由全连接层构成。全连接层所有输出经过修正线

性单元（ＲＥＬＵ）处理，然后进入分类层给出预测
结果，分类层使用 ｓｏｆｔｍａｘ进行处理。本文使用的
语言是 ｐｙｔｈｏｎ，ｐｙｔｈｏｎ版本为３．６，选择 Ｔｅｎｓｏｒｆｌｏｗ
作为搭建网络模型的工具，版本为 １．６。最终在
一台搭载 ＥＮＶＹ ｄｖ４Ｉｎｔｅｌ（Ｒ）ｃｏｒｅ（ＴＭ）ｉ５
３２３０ＭＣＰＵ２．４ＧＨｚ处理器上的惠普电脑上完成
了网络训练。

３　实验及结果分析

３．１　实验数据集与样本生成
训练模型使用的数据集来自 ＩＥＥＥＩＦＳＴＣ图

像拼接取证大赛，共包含图像１５００张，其中真实图
像１０５０张，被篡改拼接过的图像 ４５０张。在训练
网络模型时，按４∶１的比例将全部图像分为训练
集和测试集：训练集 １２００张图像中包含８００张真
实图像、４００张篡改拼接过的图像；测试集３００张图
像包含２５０张真实图像、５０张篡改拼接过的图像。
根据神经网络模型数据驱动的特点，首先将图像裁

剪成局部重叠且分辨率大小为９６×９６的三通道彩
色图像。然后向右移动每张图像，移动步长为

１０个像素。对拼接篡改图像的处理需要保证拼接
篡改区域的像素面积占整个图像像素面积的

２５％ ～７５％，以便于模型准确识别检测。在整个实
验过程中，共使用了尺寸为 ９６×９６的训练图像
１４００００张，其中真实图像和拼接图像各占一半，随
机选择其中 １３００００张用于训练图像，剩余
１００００张用于验证图像。最后对所有训练测试图
像进行标准化，使用的是归一化方法，表达式为

Ｍ′ｉｊ＝
Ｍｉｊ－ｐｉｘｅｌ＿ｄｅｐｔｈ( )２

ｐｉｘｅｌ＿ｄｅｐｔｈ （１）

式中：Ｍｉｊ为输入，在本模型中则为大小 ９６×９６×３
的矩阵（输入图像为 ９６×９６的 ＲＧＢ彩色图像）；
ｐｉｘｅｌ＿ｄｅｐｔｈ为单位像素灰度的最大值。

将输入图像按照各自的通道（Ｒ、Ｇ、Ｂ）分开
为 ３个部分。分别进行无关联的独立训练，使用
集成分类器对输出结果投票，将 ２个及以上判定
为拼接篡改图像的原图像最终判定为拼接，否则，

认定原图像为真实图像。判定过程如图４所示。
３．２　网络优化与实验结果

过拟合是一种比较普遍地影响模型最终识别

准确度的问题，为了防止训练过程中网络模型出

现过拟合的问题，经过实验分析，选择 Ｌ２正则化
防止这一问题的出现。

训练方法为小批量梯度下降 （ＭｉｎｉＢａｔｃｈ
ＧｒａｄｉｅｎｔＤｅｓｃｅｎｔ），单次输入数量为 １６，利用优化

１４０１
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算法 Ａｄａｍ进行调优，为了改善传统的梯度下降
算法，Ａｄａｍ使用了动量（参数的移动平均数），防
止网络模型振荡不收敛，以及 Ａｄａｍ算法本身具
有的学习率自衰减机制，将学习率设置为 ０．００１，
在训练过程中不再需要手动调整学习率的大小。

训练共迭代８０００次，模型每 ３２次打印输出
损失和模型在验证集上的准确率。从图５中可以

图 ４　拼接篡改图像检测流程图

Ｆｉｇ．４　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｍｏｓａｉｃｔａｍｐｅｒｉｎｇｉｍａｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎ

图 ５　神经网络训练过程验证集上的准确率和

损失函数下降的过程示意图

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｏｃｅｓｓｄｉａｇｒａｍｏｆａｃｃｕｒａｃｙｒａｔｅａｎｄｌｏｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｄｅｃｌｉｎｅｏｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｓｅｔｏｆｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

看出，随着训练次数递增，模型在训练集上的损失

逐渐降低直到趋于稳定，在验证集上的准确率逐

渐升高直到趋于稳定。

ＲＧＢ三个颜色通道模型的 ＲＯＣ（Ｒｅｃｅｉｖｅｒ
ＯｐｅｒａｔｉｎｇＣｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ）曲线如图 ６所示。图中：
ＴＰＲ为真正类率，ＦＰＲ为假正类率，Ｂ通道在训练
过程中稍好，但是最终都趋于稳定。经过多次的

模型训练，结果表明分类器输出可能会有细微差

异，但整体来看，可以认为是趋于相同的。经过训

练，最终 Ｒ、Ｇ、Ｂ通道模型在测试集上的准确率分
别为 ８２．１％、８１．９％、８２．９％。通过判决器之后
的准确率为 ８４．３％。详细数据如表 １所示。从
表中不难发现，对包含拼接篡改区域的图像，模型

准确率在７０％左右，不包含拼接篡改区域的图像
误检率为５％左右，整体准确率为 ８３％左右。通
过分通道卷积最终判决的策略，准确率得到明显

提高。

图７为模型检测结果的示例。从图中可以看
出，该算法对于图像拼接篡改现象具有预期的检

测效果。

图 ６　不同特征在 ＩＥＥＥＩＦＳＴＣ训练集上的 ＲＯＣ曲线

Ｆｉｇ．６　ＲＯＣｃｕｒｖｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｎ

ＩＥＥＥＩＦＳＴＣｔｒａｉｎｉｎｇｓｅｔ

表 １　不同分类器在测试集上的实验结果

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃｌａｓｓｉｆｉｅｒｓｏｎｔｅｓｔｓｅｔｓ ％

分类器 准确率 召回率 真负类率

Ｂ＿ＣＮＮ ８２．９ ７０．３２ ９５．５４

Ｒ＿ＣＮＮ ８２．１ ６９．８２ ９５．１５

Ｇ＿ＣＮＮ ８１．９ ６９．８５ ９３．９５

ＲＧＢ＿ＣＮＮ集成分类器 ８４．３ ７３．８４ ９６．１８
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　第 ５期 边亮，等：基于深度学习的图像拼接篡改检测

图 ７　实验结果

Ｆｉｇ．７　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

４　结　论

本文将 ＣＮＮ的方法、理念引入到图像拼接篡
改检测问题当中，利用深度学习的方法学习拼接

篡改图像被篡改地方的特征，通过多次实验以及

分析，得出以下结论：

１）所提出的一种适用于拼接篡改图像检测
的深度学习网络模型，通过卷积以及多次迭代，能

够学习真实图像与拼接图像的区别，并通过卷积

拼接特征达到抽象出更高级特征的目的。

２）算法使用一个网络结构将特征提取与分
类进行融合，利用反向传播不断更新参数，能够使

得模型准确率得到提升。

３）在 ＩＥＥＥＩＦＳＴＣ数据集上的测试结果表
明，该算法在 ＩＥＥＥＩＦＳＴＣ数据集上性能良好，不
过由于网络模型自主学习到的拼接特征可控性较

弱，从而导致得到的模型受到局限，无法广泛应用

到全部类别的拼接篡改图像检测中。

随着深度学习理论的进一步发展，对抗神经

网络（ＧＡＮ）逐渐走向成熟，在今后的研究中，将
尝试把 ＧＡＮ引入图像拼接检测领域，通过 ＧＡＮ
中生成网络和对抗网络的博弈式训练，进一步提

高算法检测的准确度。
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