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!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!

Ａｒｅｓｉｄｕｅｃｏｄｅｓａｎｄｂｅｒｇｅｒｃｏｄｅｓｃｏｍｂｉｎｅｄｃｏｄｉｎｇｓｅｌｆｃｈｅｃｋｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌ

ＷＡＮＧＢｏ，ＭＥＮＧＹａｆｅｎｇ（８７５）
!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!!

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

　
２０２１年 ４月
第４７卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ４

　收稿日期：２０２００２０８；录用日期：２０２００５０１；网络出版时间：２０２００５２５１６：５０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００５２５．１３２７．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１８ＡＡＡ０１００８０４）；国家自然科学基金 （６１５７１３０９，６１７０３２８７，６１９７２０４０）；辽宁省重点研发计划

（２０２０ＪＨ２／１０１０００４５）；辽宁省“兴辽英才计划”（ＸＬＹＣ１９０７０２２）；沈阳市高层次创新人才计划 （ＲＣ１９００３０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｈｃｈｃｈｉｎａ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ

　引用格式：王尔申，任虹帆，宏晨，等．函数调用网络的结构属性及其静态鲁棒性［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（４）：６７５
６８１．ＷＡＮＧＥＳ，ＲＥＮＨＦ，ＨＯＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄｓｔａｔｉｃｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎｃａｌｌｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ
ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（４）：６７５６８１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．００３９

函数调用网络的结构属性及其静态鲁棒性

王尔申１，２，任虹帆１，宏晨３，４，，孙庆华３，４，刘畅３，４，徐嵩１

（１．沈阳航空航天大学 电子信息工程学院，沈阳 １１０１３６；

２．辽宁通用航空研究院（沈阳航空航天大学），沈阳 １１０１３６；

３．北京联合大学 北京市信息服务工程重点实验室，北京 １００１０１；

４．北京联合大学 机器人学院，北京 １００１０１）

　　摘　　　要：通过对开源软件 ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ源码的分析，构建基于函数调用的有向软件
网络模型，研究函数调用网络的度分布、聚类系数等多个结构属性。结果表明，多个主要软件

模块的耦合才使得整个函数调用网络具有高聚类特性；节点的依赖度（影响度）与节点的出度

（入度）存在正相关性；节点的依赖度与影响度具有负相关性。基于有向软件网络鲁棒性的弱

连通和强连通指标，采用不同节点攻击策略验证函数调用网络的静态鲁棒性。研究结果表明，

对于 ｔａｒ网络，高出度策略对网络的弱连通性具有最佳的攻击效果；对于 ＭｙＳＱＬ网络，高入度
策略对网络的弱连通性具有最佳的攻击效果。

关　键　词：软件网络；网络属性；网络鲁棒性；复杂网络；攻击策略
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０６７５０７

　　自然界有许多复杂系统都可以用复杂网络来
描述

［１］
，如蛋白质网

［２］
、铁路网

［３］
、航空网

［４］
等。

复杂网络为研究软件系统的结构提供了一种有力

的工具
［５］
。２００２年，Ｖａｌｖｅｒｄｅ等［６］

首次将复杂网

络理 论 应 用 到 软 件 系 统 的 拓 扑 结 构 中。

Ｖａｌｖｅｒｄｅ［７］和 Ｍｙｅｒｓ［８］等分析了开源软件，用有向
网络表征软件系统，得出有向软件网络的“小世

界”和“无标度”特征。李兵等
［９］
提出了一种软件

演化复杂性度量模型。汪北阳和吕金虎
［１０］
通过

分析软件网络中节点的特性，提出了一种含权软

件网络模型，能够准确描述软件网络节点间的依

赖关系。Ｈｕａｎｇ等［１１］
提出了一种基于软件动态

执行的软件网络模型，发现该软件网络具有“小

世界”和“无标度”特性。何鹏等
［１２］
研究表明基

于类的网络演化特征最好。Ｚｈａｏ等［１３］
提出了一

种基于重复度和邻居聚类系数的节点重要性度量

方法，结果表明，该方法可以有效评价网络中节点

的重要性。Ｐａｎ等［１４］
提出了一种多粒度软件网

络模型，结果表明，所有被调查的软件网络都具有

有界度指数及小世界等特征。Ｘｉａ等［１５］
引入软件

镜像的概念作为复杂网络的新模型，发现软件执

行过程中的度分布可以遵循幂律。

复杂网络理论是研究复杂系统鲁棒性的重要

工具
［１６１８］

。目前，科研人员从不同角度对复杂软

件系统鲁棒性进行了研究。王小龙等
［１９］
提出了

一种软件动态执行加权网络的建模方法，结果表

明，更大的外部扰动强度会加速级联故障扩散。

Ｈｅ等［２０］
提出了一种级联故障扩散分析（Ｃａｓｃａ

qwqw
新建图章
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ｄｉｎｇＦａｉｌｕｒｅＤｉｆｆｕｓｉｏｎＡｎａｌｙｚｉｎｇ，ＣＦＤＡ）算法，结果
显示，攻击强传播能力的节点对软件系统的破坏

性更大。许多重要的大型软件主要基于函数调用

模式开发，如操作系统 Ｌｉｎｕｘ、数据库系统 ＭｙＳＱＬ
等，因此，对函数调用网络开展深入研究是有必要

的。另外，现有函数调用网络的研究大多基于无向

网络
［２１］
，而函数调用网络是典型的有向网络。本

文构建了 ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ的有向软件网络模型，对有
向软件网络的静态鲁棒性研究有重要意义。

１　模　型

１．１　函数调用网络
构建基于函数调用的有向软件网络，步骤

如下：

步骤１　下载ｔａｒ１．２３和ＭｙＳＱＬ５．７．１３源码，
使用工具 Ｃｆｌｏｗ分解源码中函数调用关系。

步骤２　使用 ｔｒｅｅ２ｄｏｔｘ工具将步骤 １中的函
数调用关系转换为 ｄｏｔ格式。

步骤３　用 Ｇｅｐｈｉ软件解析出 ｄｏｔ格式中节
点与边的依赖关系，生成函数调用网络。

图１为函数调用网络结构示意图，图中不同
颜色代表软件网络中的不同软件功能模块。

图 １　函数调用网络结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎｃａｌｌｓｏｆｔｗａｒｅ

ｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

１．２　攻击策略
引入如下８种攻击策略研究函数调用网络静

态鲁棒性：

１）ＨＯＤＳ（ＨｉｇｈＯｕｔＤｅｇｒｅｅＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。
在有向软件网络中，节点 ｉ的出度 ｋｏｕｔｉ 是指从节点
ｉ指向其他直接邻居节点的边的数目。给定网络
Ｇ的邻接矩阵 Ａ＝（ａｉｊ）Ｎ×Ｎ，如果有从节点 ｉ指向
节点 ｊ的边，则 ａｉｊ＝１，否则 ａｉｊ＝０。节点 ｉ的出度

表示为 ｋｏｕｔｉ ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ。在 ＨＯＤＳ策略中，本文将初

始网络中节点的出度由大到小排序，出度大的节

点先被移除。

２）ＨＩＤＳ（ＨｉｇｈＩｎＤｅｇｒｅｅＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。节

点 ｉ的入度 ｋｉｎｉ 指从其直接邻节点指向节点 ｉ的连

边数目。节点 ｉ的入度表示为 ｋｉｎｉ ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｊｉ。在

ＨＩＤＳ策略中，本文将初始网络中节点的入度由大
到小排序，入度大的先移除。

３）ＲＳ（ＲａｎｄｏｍＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。该策略在网
络中随机选择节点进行移除。

４）ＨＨＳ（ＨｉｇｈＨｕｂＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。超文本敏
感标 题 搜 索 （ＨｙｐｅｒｌｉｎｋＩｎｄｕｃｅｄＴｏｐｉｃＳｅａｒｃｈ，
ＨＩＴＳ）是评价有向软件网络节点重要性的一个经
典算法。在 ＨＨＳ策略中，将初始网络中节点的枢
纽值由大到小排序。

５）ＨＡＳ（ＨｉｇｈＡｕｔｈｏｒｉｔｙＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。先计
算初始网络中节点的权威值，将其按照从大到小

的顺序排序，并先删除权威值大的节点。

６）ＨＰＳ（ＨｉｇｈＰａｇｅＲａｎｋＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。另一
个评价有向软件网络节点重要性的算法是 Ｐａｇ
ｅＲａｎｋ。在 ＨＰＳ策略中，将初始网络中节点 ＰＲ值
由大到小排序，值大的节点先被移除。

７）ＨＤＳ（ＨｉｇｈＤｅｐｅｎｄｅｎｃｙＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。依
赖度定义为：设 ｘ，ｙ∈Ｖ（Ｇ），如果从 ｘ到 ｙ有一条
任意长度的有向路径，则称 ｘ可以到达 ｙ。Ｔ（ｘ）
表示网络 Ｇ中 ｘ可以到达的所有节点（不包括 ｘ）
的集合。节点 ｘ的依赖度定义为集合 Ｔ（ｘ）中元

素的个数，记为 ＤＧ（ｘ）＝ Ｔ（ｘ）。
８）ＨＩＳ（ＨｉｇｈＩｎｆｌｕｅｎｃｅＳｔｒａｔｅｇｙ）策略。影响

度定义为：设 ｘ，ｙ∈Ｖ（Ｇ），如果从 ｙ到 ｘ有一条任
意长度的有向路径，则称 ｙ可以到达 ｘ。Ｄ（ｘ）表
示网络 Ｇ中可以到达 ｘ的所有节点（不包括 ｘ）的
集合。节点 ｘ的影响度定义为集合 Ｄ（ｘ）中元素

的个数，记为 ＩＧ（ｘ）＝ Ｄ（ｘ）。

１．３　鲁棒性指标
在有向图中，任取一对节点 ｉ和 ｊ，若同时存

在一条从节点 ｉ到 ｊ和从节点 ｊ到 ｉ的路径，则称
该图为强连通图。若将有向图的每条有向边都替

换为无向边，则得到的图称为有向图的基图。若

一个有向图的基图是连通图，则该有向图是弱连

通图。两者的区别就在于：强连通图中各节点之

间都存在相互到达的路径，而弱连通图中可能只

存在单向到达的路径。最大强（弱）连通子图是

有向网络中节点数最多的强（弱）连通子图。

弱连通指标 Ｗ＝ＮＷ／Ｎ，ＮＷ 为网络受到攻击
后的最大弱连通子图的节点总数，Ｎ为初始网络

的节点总数。强连通指标 Ｓ＝ＮＳ／Ｎ，ＮＳ为网络受
到攻击后的最大强连通子图的节点总数。

６７６
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　第 ４期 王尔申，等：函数调用网络的结构属性及其静态鲁棒性

２　仿真结果
２．１　结构属性分析

表１列出了 ｔａｒ网络和 ＭｙＳＱＬ网络的参数。
表中：Ｎ为节点数，Ｍ为边数，＜Ｋ＞为平均度，
＜Ｌ＞为平均路径长度，Ｃ为聚类系数，ｄ为网络
直径（网络中任意两节点间距离的最大值），＜Ｉ＞
为平均影响度，＜Ｄ＞为平均依赖度。在计算
＜Ｋ＞、＜Ｌ＞、Ｃ、ｄ时把软件网络看作无向软件
网络，计算 ＜Ｉ＞、＜Ｄ＞时把软件网络看作有向
软件网络。从表 １可以看出，２个软件网络平均
路径长度都小于４．３，聚类系数都大于 ０．０８，符合
“小世界”特征；每个网络的平均影响度与平均依

赖度是相等的。ＭｙＳＱＬ网络的平均影响度达到了
１１７６．３４５，远大于 ｔａｒ网络的 ３５．３２２，表明 ＭｙＳＱＬ
网络的函数重用程度远高于 ｔａｒ网络的函数重用
程度。ＭｙＳＱＬ网络的规模比 ｔａｒ网络的规模大，
达到了４５９８个节点。２个网络的网络直径都为
１１，说明网络直径与网络规模没有必然联系。

表２为 ｔａｒ的前 ５个软件模块的结构属性。
可以看出，这５个模块的聚类系数相对较小，最大
的软件模块 ｓｒｃ的聚类系数只有 ０．０３７，远小于
０．０８７，说明 ｔａｒ网络的聚类系数由于 ５个软件模
块耦合而显著提高了，才使得ｔａｒ网络具有了高聚
类的“小世界”特征。ｓｒｃ模块有 ６８７个节点，相
对于整个 ｔａｒ网络，ｓｒｃ模块的平均路径长度、聚类

系数、平均影响度等结构属性均有明显减少，特别

是平均影响度和平均依赖度只有 ７．７６０，远小于
整个 ｔａｒ网络的３５．３２２，说明 ｓｒｃ模块的复杂性明
显低于整个 ｔａｒ网络的复杂性。ｇｎｕ是 ｔａｒ网络的
第２大功能模块，可以看出 ｇｎｕ网络比较稀疏，平
均度只有 ３．８４０；ｇｎｕ的平均路径长度为 ４．４０５，
比整个 ｔａｒ网络的４．１３２还要大，ｇｎｕ的网络直径
为１４，也大于整个 ｔａｒ网络的直径 １１，这说明 ｇｎｕ
模块内部函数的互相调用效率不高，通过和其他

软件模块的耦合提高了 ｇｎｕ模块的函数调用效
率。另外３个软件模块（ｌｉｂ、ｔｅｓｔｓ、ｒｍｔ）的平均影
响度和平均依赖度都远小于 １，说明这 ３个模块
各自内部函数之间的耦合程度较低，函数重用程

度不高。

表３列出了 ＭｙＳＱＬ的前 ５个软件模块的结
构属性。可以看出，这 ５个模块的最大聚类系数
只有０．０７５，明显小于 ０．１１９，即完整 ＭｙＳＱＬ网络
的聚类系数，表明 ＭｙＳＱＬ网络的聚类系数由于主
要软件模块的耦合而提高了。最大的软件模块

ｍｙｓｙｓ的平均路径长度只有 ２．９９１，明显小于
ＭｙＳＱＬ网络的 ４．２９４，说明 ｍｙｓｙｓ模块内部函数
之间的平均调用效率较高。软件模块ｓｔｒｉｎｇｓ平均
影响度和平均依赖度小于 １，说明该模块内部各
函数互相调用的较少，函数重用程度不高。

图２为 ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ网络的节点依赖度和影
响度分布图。

表 １　软件网络的结构属性

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋｓ

软件名称 Ｎ Ｍ ＜Ｋ＞ ＜Ｌ＞ Ｃ ｄ ＜Ｉ＞ ＜Ｄ＞

ｔａｒ １２０４ ３２８５ ５．３８４ ４．１３２ ０．０８７ １１ ３５．３２２ ３５．３２２

ＭｙＳＱＬ ４５９８ １６０１８ ６．５１４ ４．２９４ ０．１１９ １１ １１７６．３４５ １１７６．３４５

表 ２　ｔａｒ软件模块的结构属性

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｍｏｄｕｌｅｓｉｎｔａｒ

模块序号 模块名称 Ｎ Ｍ ＜Ｋ＞ ＜Ｌ＞ Ｃ ｄ ＜Ｉ＞ ＜Ｄ＞

１ ｓｒｃ ６８７ １８１７ ５．２８７ ３．０５９ ０．０３７ ９ ７．７６０ ７．７６０

２ ｇｎｕ ５６３ １１０４ ３．８４０ ４．４０５ ０．０４９ １４ ６．３５０ ６．３５０

３ ｌｉｂ １１０ １５１ ２．７４５ １．５４３ ０．０２６ ９ ０．２４２ ０．２４２

４ ｔｅｓｔｓ ７９ １１２ ２．８３５ １．６２０ ０．０２４ ６ ０．１８１ ０．１８１

５ ｒｍｔ ５７ １０１ ３．５４４ １．７６０ ０．０５８ ６ ０．１９０ ０．１９０

表 ３　ＭｙＳＱＬ软件模块的结构属性

Ｔａｂｌｅ３　ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｍｏｄｕｌｅｓｉｎＭｙＳＱＬ

模块序号 模块名称 Ｎ Ｍ ＜Ｋ＞ ＜Ｌ＞ Ｃ ｄ ＜Ｉ＞ ＜Ｄ＞

１ ｍｙｓｙｓ １０４２ ２７１８ ５．２１７ ２．９９１ ０．０４６ １２ ２．５１３ ２．５１３

２ ｌｉｂｅｖｅｎｔ ６６７ ２２１９ ６．６５４ ４．１３９ ０．０４１ ９ ４．０９０ ４．０９０

３ ｓｔｏｒａｇｅｍｙｉｓａｍ ５６８ １８３９ ６．４７５ ４．３９２ ０．０５３ ８ ３．２０１ ３．２０１

４ ｃｍｄｌｉｎｅｕｔｉｌｓ ５５６ １１７９ ４．２４１ ３．５２２ ０．０５７ １０ ２．８９０ ２．８９０

５ ｓｔｒｉｎｇｓ ３４２ ６２８ ３．６７３ ２．０４９ ０．０７５ １２ ０．３０３ ０．３０３

７７６
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图 ２　不同网络节点依赖度和影响度的分布

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｎｏｄｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙａｎｄｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓ

　　由图 ２（ａ）、（ｂ）可得节点的依赖度与节点出
现的频率成反比关系。ｔａｒ网络中有 ４８９个节点
的依赖度是 ０，占网络总节点数的 ４１％ （见
图２（ａ）），ＭｙＳＱＬ网络中有 １７５３个节点的依赖
度是０，占网络总节点数的３８％（见图２（ｂ））。由
图２（ｃ）、（ｄ）可得，随着影响度增大，节点的出现
频率总体上呈下降趋势。ｔａｒ网络有 １２７个节点
的影响度是 ０，占网络总节点数的 １１％ （见
图２（ｃ）），ＭｙＳＱＬ网络有 ６５４个节点的影响度是
０，占网络总节点数的１４％（见图２（ｄ））。

表４列出了 ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ网络中依赖度最大
的节点的属性。可以看出，ｔａｒ网络中具有最大依
赖度的函数为 ｇｅｔｏｐｔ＿ｌｏｎｇ，该节点的依赖度达到
了７３１，超过了网络总节点数（Ｎ＝１２０４）的一半，
即该函数直接或间接调用了软件中超过一半的函

数。同时该节点的影响度和入度都为 ０，只有出
度大于 ０，表明该节点的依赖度只与出度相关。
ＭｙＳＱＬ中依赖度最大的函数为 ｍｉ＿ｏｐｅｎ＿ｓｈａｒｅ，该
节点的依赖度达到了 ２２２４，接近网络总节点数
（Ｎ＝４５９８）的一半，即该函数直接或间接调用了

表 ４　依赖度最大的节点属性

Ｔａｂｌｅ４　Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｎｏｄｅｗｉｔｈｍａｘｉｍｕｍｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙ

软件名称 节点编号 函数名称 依赖度 出度 入度 影响度

ｔａｒ ３７９ ｇｅｔｏｐｔ＿ｌｏｎｇ 　７３１ 　２ ０ ０

ＭｙＳＱＬ ２３３７ ｍｉ＿ｏｐｅｎ＿ｓｈａｒｅ ２２２４ ５９ ０ ０

软件中将近一半的函数，同时该节点的影响度和

入度均为０，出度为５９，表明该节点的依赖度只与
出度相关。

表５列出了 ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ网络中具有最大影
响度的节点的属性。ｔａｒ网络中 ｓｔｒｌｅｎ函数的影响
度最大，达到了４５６，该节点的依赖度和出度都为
０，入度为 ９７，表明该节点的影响度只与入度相
关。ＭｙＳＱＬ网络中 ｆｒｅｅ函数的影响度最大，达到
了１０８７，该节点的依赖度和出度均为 ０，入度为
１２９，表明该节点的影响度只与入度相关。

随着依赖度的增加，ｔａｒ网络的出度呈现递增
趋势（见图 ３（ａ））。对于 ＭｙＳＱＬ网络，节点的出
度随依赖度的增大而增大（见图 ３（ｂ））。随着影
响度的增大，ｔａｒ网络的入度有递增的趋势（见
图３（ｃ））。ＭｙＳＱＬ网络的入度随着影响度的增
大有递增的趋势（见图３（ｄ））。

由图４可得，影响度与依赖度具有负相关性；
有大量节点位于图的左下角，表明函数调用网络

中存在大量依赖度和影响度均很小的节点；ｔａｒ网
络中最大依赖度的值（７３１）大于其最大影响度的

表 ５　影响度最大的节点属性

Ｔａｂｌｅ５　Ｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｎｏｄｅｗｉｔｈｍａｘｉｍｕｍｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

软件名称 节点编号 函数名称 影响度 出度 入度 依赖度

ｔａｒ 　９７６ ｓｔｒｌｅｎ 　４５６ ０ ９７ ０

ＭｙＳＱＬ １１５１ ｆｒｅｅ １０８７ ０ １２９ ０

８７６
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图 ３　度与依赖度和影响度关系

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｄｅｇｒｅｅｏｆｎｏｄｅｓａｎｄｎｏｄｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙａｎｄｉｎｆｌｕｅｎｃｅ

图 ４　节点的影响度与依赖度的关系

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｎｏｄｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅａｎｄｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙ

值（４５６），ＭｙＳＱＬ网络中最大依赖度的值（２２２４）
大于其最大影响度的值（１０８７），表明软件网络中
依赖度的最大值通常大于影响度的最大值。在复

杂软件系统中，依赖度大的函数因为直接或间接

调用了大量的其他函数，使得该函数内部结构比

较复杂，导致其被重用的概率就会比较低，影响度

就低。

２．２　鲁棒性分析

图５为 ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ网络弱连通指标 Ｗ和

强连通指标 Ｓ与攻击比率 ｆ＝Ｎ′／Ｎ的关系，Ｎ′为

被攻击节点的总数，Ｎ为初始网络的节点总数。

随着 ｆ的增大，鲁棒性指标值减少。在 ｔａｒ网络

中，对于弱连通指标，ＨＯＤＳ策略的攻击效果最

好，当 ｆ＞０．３３时整个网络崩溃了（见图 ５（ａ））；

对于强连通指标，当 ｆ较小时，ＨＯＤＳ策略的攻击

效果最好。当 ｆ较大时，ＨＩＤＳ的攻击效果最好

（见图 ５（ｂ））。在 ＭｙＳＱＬ网络中，对于弱连通

指标，ＨＩＤＳ策略的攻击效果最好（见图 ５（ｃ））。

对于强连通指标，ＨＯＤＳ策略的攻击效果最好

（见图 ５（ｄ））。由此得出，节点的出度或入度对

函数调用网络的静态鲁棒性具有更重要的影

响，即基于高出度或高入度的攻击策略通常是

最好的攻击策略。对于 ｔａｒ网络，当攻击比率 ｆ

较小时，高出度策略明显优于高入度策略，但当

攻击比率较大时，两者的区别不再明显；对于

ＭｙＳＱＬ网络，在弱连通指标下，高入度策略比高

出度策略更容易使网络崩溃。而在强连通指标

下，情况正好相反。

９７６
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图 ５　ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ网络鲁棒性指标与攻击比率的关系

Ｆｉｇ．５　ＲｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔａｒａｎｄＭｙＳＱＬｎｅｔｗｏｒｋｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓａｎｄａｔｔａｃｋｒａｔｅ

３　结　论

本文基于开源软件源码中的函数调用关系，

对软件网络的结构属性及其静态鲁棒性进行研

究。结果表明：

１）节点的依赖度与出度存在正相关性，节点
的影响度与入度呈正相关性，节点的依赖度和影

响度具有负相关性。

２）引入 ８种节点攻击策略对 ｔａｒ和 ＭｙＳＱＬ
网络的静态鲁棒性进行研究，结果显示，节点的出

度或入度对函数调用网络的静态鲁棒性具有更重

要的影响，即基于高出度或高入度的攻击策略通

常是最佳的攻击策略。
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ｆｒｏｍｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＥｕｒｏｐｈｙｓｉｃｓＬｅｔｔｅｒｓ，２００２，６０（４）：

５１２５１７．

［７］ ＶＡＬＶＥＲＤＥＳ，ＳＯＬ?ＲＶ．Ｎｅｔｗｏｒｋｍｏｔｉｆｓｉｎｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ｇｒａｐｈｓ：Ａｃａｓｅｓｔｕｄｙｉｎｓｏｆｔｗａｒｅａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａｌＲｅ

ｖｉｅｗＥＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌ，Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ，ａｎｄＳｏｆｔＭａｔｔｅｒＰｈｙｓｉｃｓ，２００５，７２

（２）：１４７１５４．

［８］ＭＹＥＲＳＣＲ．Ｓｏｆｔｗａｒｅｓｙｓｔｅｍｓａｓｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｓ：Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，

ｆｕｎｃｔｉｏｎ，ａｎｄｅｖｏｌｖａｂｉｌｉｔｙｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｃｏｌｌａｂｏｒａｔｉｏｎｇｒａｐｈｓ［Ｊ］．

ＰｈｙｓｉｃａｌＲｅｖｉｅｗＥＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌ，Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ，ａｎｄＳｏｆｔＭａｔｔｅｒＰｈｙｓ

ｉｃｓ，２００３，６８（４）：０４６１１６．

［９］李兵，王浩，李曾扬，等．基于复杂网络的软件复杂性度量研

究［Ｊ］．电子学报，２００６，３４（Ｓ１）：２３７２２３７５．

ＬＩＢ，ＷＡＮＧＨ，ＬＩＺＹ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｓｏｆｔｗａｒｅｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙ

ｍｅａｓｕｒｅｂａｓｅｄｏｎｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＡｃｔａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａＳｉｎｉ

ｃａ，２００６，３４（Ｓ１）：２３７２２３７５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］汪北阳，吕金虎．复杂软件系统的软件网络结点影响分析

［Ｊ］．软件学报，２０１３，２４（１２）：２８１４２８２９．

ＷＡＮＧＢＹ，ＬＶＪＨ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋｎｏｄｅｉｍｐａｃｔ

ｏｆｃｏｍｐｌｅｘｓｏｆｔｗａｒｅｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｆｔｗａｒｅ，２０１３，２４

（１２）：２８１４２８２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＨＵＡＮＧＬＺ，ＡＩＪ，ＰＥＩＨＹ．Ｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｓｂａｓｅｄｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｅｘｅｃｕｔｉｏｎｆｏｒｆａｕｌｔｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎｒｅｓｅａｒｃｈ［Ｃ］∥ＩＥＥＥ

ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＳｏｆｔｗａｒｅＱｕａｌｉｔｙ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，２０１５：５６６１．

［１２］何鹏，王鹏，李兵．基于多粒度软件网络模型的软件系统演

化分析［Ｊ］．电子学报，２０１８，４６（２）：２５８２６７．
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　第 ４期 王尔申，等：函数调用网络的结构属性及其静态鲁棒性

ＨＥＰ，ＷＡＮＧＰ，ＬＩＢ．Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｓｙｓｔｅｍ

ｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｇｒａｎｕｌａｒｉｔｙｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１８，４６（２）：２５８２６７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＺＨＡＯＸＳ，ＺＨＡＮＧＨＨ，ＺＨＡＮＧＭＹ，ｅｔａｌ．Ｉｄｅｎｔｉｆｙｉｎｇｉｎｆｌｕ

ｅｎｔｉａｌｎｏｄｅｓｉｎｌａｒｇｅｓｃａｌｅｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｆｏｒ

ｍａｔｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙａｎｄＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．

Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：７６４７６７．

［１４］ ＰＡＮＷ Ｆ，ＬＩＢ，ＭＡＹＴ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｇｒａｎｕｌａｒｉｔｙｅｖｏｌｕｔｉｏｎ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｏｆｔｗａｒｅｕｓｉｎｇｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋｔｈｅｏｒｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＳｙｓｔｅｍｓＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＣｏｍｐｌｅｘｉｔｙ，２０１１，２４（６）：１０６８１０８２．

［１５］ＸＩＡＹＸ，ＺＨＡＮＧＷＰ，ＺＨＡＮＧＸＪ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｃａｐａｃｉｔｙｒｅ

ｄｕｎｄａｎｃｙｄｉｓｐａｒｉｔｙｏｎｔｈｅｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｉｎｔｅｒｃｏｎｎｅｃｔｅｄｎｅｔｗｏｒｋｓ

［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａＡ：ＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＩｔｓＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，

２０１６，４４７：５６１５６８．

［１６］ＴＡＮＦ，ＸＩＡＹ，ＷＥＩＺ．Ｒｏｂｕｓｔｙｅｔｆｒａｇｉｌｅｎａｔｕｒｅｏｆｉｎｔｅｒｄｅ

ｐｅｎｄｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．ＰｈｙｓｉｃａｌＲｅｖｉｅｗＥＳｔａｔｉｓｔｉｃａｌ，Ｎｏｎｌｉｎｅａｒ，

ａｎｄＳｏｆｔＭａｔｔｅｒＰｈｙｓｉｃｓ，２０１５，９１（５）：０５２８０９．

［１７］ＷＡＮＧＪＷ，ＳＵＮＥＨ，ＸＵＢ，ｅｔａｌ．Ｒｏｂｕｓｔｙｅｔｆｒａｇｉｌｅｎａｔｕｒｅｏｆ

ｉｎｔｅｒｄｅｐｅｎｄｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓ［Ｊ］．Ｃｈａｏ，ＳｏｌｉｔｏｎｓａｎｄＦｒａｃｔａｌｓ，

２０１５，９１（５）：０５２８０９．

［１８］王尔申，李宇，宏晨，等．Ｌｉｎｕｘ软件网络的结构属性及静态

稳健性［Ｊ］．电信科学，２０１９，１１（１１）：９１８．

ＷＡＮＧＥＳ，ＬＩＹ，ＨＯＮＧＣ，ｅｔａｌ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄ

ｓｔａｔｉｃｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆＬｉｎｕｘｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．Ｔｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉ

ｃａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅ，２０１９，１１（１１）：９１８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］王小龙，侯刚，任龙涛，等．软件动态执行网络建模及其级联

故障分析［Ｊ］．计算机科学，２０１４，４１（８）：１０９１１４．

ＷＡＮＧＸＬ，ＨＯＵＧ，ＲＥＮＬＴ，ｅｔａｌ．Ｓｏｆｔｗａｒｅｄｙｎａｍｉｃｅｘｅｃｕ

ｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｉｔｓｃａｓｃａｄｉｎｇｆａｉｌｕｒｅａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．

ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０１４，４１（８）：１０９１１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＨＥＨＴ，ＲＥＮＲ，ＺＨＡＮＧＢ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｎｉｍｐａｃｔｏｆｎｏｄｅ

ｆａｉｌｕｒｅｉｎｓｏｆｔｗａｒｅｅｘｅｃｕｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔａ

ｔｉｏｎａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，２０１５，１１（６）：２２１７２２２５．

［２１］王竣德，老松杨，阮逸润，等．基于节点负载容忍度的相依网

络鲁棒性研究［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１７，３９（１１）：

２４７７２４８３．

ＷＡＮＧＪＤ，ＬＡＯＳＹ，ＲＵＡＮＹＲ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｒｏｂｕｓｔ

ｎｅｓｓｏｆｄｅｐｅｎｄｅｎｔｎｅｔｗｏｒｋｓｂａｓｅｄｏｎｎｏｄｅｌｏａｄｔｏｌｅｒａｎｃｅ［Ｊ］．

ＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１７，３９（１１）：２４７７

２４８３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　王尔申　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：卫星导

航、航空监视技术。

宏晨　男，博士，副教授。主要研究方向：多智能体系统、复杂

网络。

Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄｓｔａｔｉｃｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎｃａｌｌｎｅｔｗｏｒｋｓ
ＷＡＮＧＥｒｓｈｅｎ１，２，ＲＥＮＨｏｎｇｆａｎ１，ＨＯＮＧＣｈｅｎ３，４，，ＳＵＮＱｉｎｇｈｕａ３，４，ＬＩＵＣｈａｎｇ３，４，ＸＵＳｏｎｇ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｈｅｎｙａｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１０１３６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＬｉａｏｎｉｎｇＧｅｎｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｃａｄｅｍｙ（ＳｈｅｎｙａｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ），Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１０１３６，Ｃｈｉｎａ；

３．ＢｅｉｊｉｎｇＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｅｒｖｉｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１０１，Ｃｈｉｎａ；

４．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＲｏｂｏｔｉｃｓ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００１０１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｗｅｂｕｉｌｄａｄｉｒｅｃｔｅｄｆｕｎｃｔｉｏｎｃａｌｌｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋｍｏｄｅｌｂｙａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｓｏｕｒｃｅ
ｃｏｄｅｏｆｔｈｅｏｐｅｎｓｏｕｒｃｅｓｏｆｔｗａｒｅｔａｒａｎｄＭｙＳＱＬ．Ｔｈｅｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ，ｓｕｃｈａｓｄｅｇｒｅｅｄｉｓｔｒｉｂｕ
ｔｉｏｎａｎｄｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，ａｒｅｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｄ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｉｎｄｉｃａｔｅｔｈａｔｔｈｅｃｏｕｐｌｉｎｇｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｍａｊｏｒｓｏｆｔ
ｗａｒｅｍｏｄｕｌｅｓｌｅａｄｓｔｏａｈｉｇｈｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｆｔｈｅｅｎｔｉｒｅｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋ；ｔｈｅｎｏｄｅｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ（ｉｎｆｌｕ
ｅｎｃｅ）ｉｓｏｆａｐｏｓｉｔｉｖｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｎｏｄｅ’ｓｏｕｔｄｅｇｒｅｅ（ｉｎｄｅｇｒｅｅ）；ｔｈｅｎｏｄｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｈａｓａｎｅｇａｔｉｖｅ
ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｉｔｓｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｗｅａｋｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙａｎｄｓｔｒｏｎｇｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｍｅａｓｕｒｅｏｆ
ｄｉｒｅｃｔｅｄｎｅｔｗｏｒｋｓ，ｗｅｕｓｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｏｄｅａｔｔａｃｋｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｔｏｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｅｔｈｅｓｔａｔｉｃｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓｏｆｆｕｎｃｔｉｏｎｃａｌｌ
ｎｅｔｗｏｒｋｓ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔ，ｆｏｒｔａｒｎｅｔｗｏｒｋ，ｈｉｇｈｏｕｔｄｅｇｒｅｅｓｔｒａｔｅｇｙｏｂｔａｉｎｓｔｈｅｂｅｓｔａｔｔａｃｋ
ｅｆｆｅｃｔｗｉｔｈｒｅｓｐｅｃｔｔｏｗｅａｋｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙ；ｉｎｔｈｅｃａｓｅｏｆＭｙＳＱＬｎｅｔｗｏｒｋｕｎｄｅｒｗｅａｋｃｏｎｎｅｃｔｉｖｉｔｙ，ｈｉｇｈｉｎｄｅ
ｇｒｅｅｓｔｒａｔｅｇｙａｃｈｉｅｖｅｓｔｈｅｂｅｓｔａｔｔａｃｋｅｆｆｅｃｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｏｆｔｗａｒｅｎｅｔｗｏｒｋ；ｎｅｔｗｏｒｋｐｒｏｐｅｒｔｙ；ｎｅｔｗｏｒｋｒｏｂｕｓｔｎｅｓｓ；ｃｏｍｐｌｅｘｎｅｔｗｏｒｋ；ａｔｔａｃｋｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００２０８；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００５０１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００５２５１６：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００５２５．１３２７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＡＡＡ０１００８０４）；ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１５７１３０９，

６１７０３２８７，６１９７２０４０）；ＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｊｅｃｔｓｏｆＬｉａｏｎｉｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ（２０２０ＪＨ２／１０１０００４５）；ＴａｌｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔｏｆＲｅｖｉｔａｌｉｚａｔｉｏｎ
Ｌｉａｏｎｉｎｇ（ＸＬＹＣ１９０７０２２）；ＨｉｇｈＬｅｖｅｌＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＴａｌｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔｏｆＳｈｅｎｙａｎｇ（ＲＣ１９００３０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｈｃｈｃｈｉｎａ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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基于 ＲＤＳＳＤ模型航空发动机安装
工位检测算法

陈科山１，２，，郝宇１，何泓波１，李坤龙１

（１．北京交通大学 机械与电子控制工程学院，北京 １０００４４；

２．北京交通大学 载运工具先进制造与测控技术教育部重点实验室，北京 １０００４４）

　　摘　　　要：为解决航空发动机在安装过程中大多实行人工安装、定位不精确等问题，在
研究其自动化安装方法中，针对航空发动机安装工位的检测需求，提出了一种残差网络与膨胀

卷积相融合的 ＳＳＤ改进算法（ＲＤＳＳＤ）。将经典 ＳＳＤ模型的主干网络 ＶＧＧ１６替换为残差网
络 ＲｅｓＮｅｔ１０１，并增加其输出特征图上的预选框数量，解决了原始算法对底层特征抓取能力不
足的问题，进而弥补了对小目标检测效果较差的缺陷；利用膨胀卷积扩大网络的感受野，获取

足够的安装工位边缘特征细节信息，在不改变网络结构的同时，保证了模型良好的实时性和对

目标的检测精度。实验表明：对于小目标数据集和整个数据集，ＲＤＳＳＤ算法的平均检测精度
较原始算法分别提高了 ８．６％和 ４．０％，可以满足航空发动机安装时平均检测精度不低于
８５％的要求。

关　键　词：安装工位；残差网络；膨胀卷积；ＳＳＤ模型；小目标检测；预选框数量
中图分类号：Ｖ２３９；ＴＰ１８１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０６８２０８

　　当前，随着计算机视觉技术的成熟，目标检测
已经被应用于航空工业领域，这对飞机的快速生

产、装配及其安全可靠性提供了保障。航空发动

机作为飞机的核心部件，其安装时的准确定位对

提高飞机装配效率、保障飞行安全有着重要

意义
［１］
。

航空发动机运输安装车是航空发动机安装时

的搬运、举升工具，由于存在体积大、机动性差、安

装舱空间狭小等问题，目前国内的飞机维修场普

遍采用人工与机械辅助结合的操作方式。这种方

式虽然在一定程度上避免了发动机与安装舱之间

的碰撞，但其存在人工劳动量大、定位不精确、生

产效率低等缺陷，给飞机发动机的安装和维修带

来了极大的困难
［２３］
。因此，实现以计算机视觉

技术为依托的航空发动机运输安装车的自动化定

位是必然趋势。

李洋和谢曦鹏
［４］
进行了飞机发动机数字化

安装的工艺的研究，将传统的人工安装模式上升

到数字化安装模式的研究层面；高航和宋强等
［５］

研制了一台具有调姿安装功能的发动机运输车，

可以完成在发动机安装过程中的姿态调节工作。

上述研究表明，目前国内的航空发动机自动化安

装意识初步形成，但仍然处于理论研究阶段，其高

昂的成本导致这些方法目前无法应用于实际的生

产当中；同时，这些方法着重研究平台或车体的机

构设计及发动机的周转搬运过程，对定位的问题

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104002&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 陈科山，等：基于 ＲＤＳＳＤ模型航空发动机安装工位检测算法

研究少之又少。

卷积神经网络（ＣｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，
ＣＮＮ）的出现使计算机视觉技术得到飞速发展。
２０１６年，Ｌｉｕ等［６］

提出了单发多框检测器（Ｓｉｎｇｌｅ
ＳｈｏｔｍｕｌｔｉｂｏｘＤｅｔｅｃｔｏｒ，ＳＳＤ）模型，其核心思想是
Ａｎｃｈｏｒ锚点机制，以特征图的像素点为中心生成
多个候选框，在保证精度的同时提高了检测速度，

具有很好的实时性，适用于实际生产。尽管 ＳＳＤ
模型在 ＰＡＳＣＡＬＶＯＣ等大型数据集上取得了不错
的检测效果，但对于小目标的检测精度有待

提高
［７］
。

为了提高运输安装车的定位精度及航空发动

机的安装效率，本文以发动机前后安装工位作为

检测对象，将ＳＳＤ模型中的主干网络ＶＧＧ１６替换
为残差网络 ＲｅｓＮｅｔ１０１，并增加其输出特征图上
的预选框数量，提高模型对小目标物体的特征抓

取能力；结合膨胀卷积扩大网络的感受野，解决由

于网络层数的增加而带来局部细节信息丢失的问

题，最终实现对航空发动机安装工位的准确检测，

满足航空发动机安装时平均检测精度不低于

８５％的需求。

１　ＳＳＤ目标检测经典模型

ＳＳＤ算法是一种端到端、单次多框实时检测
的深度神经网络模型，其融合了 ＹＯＬＯ的回归思
想和 ＦａｓｔｅｒＲＣＮＮ的候选框机制；此外，为了提
高自身对不同大小目标物体的敏感程度，ＳＳＤ算
法选取了网络中多个层次的特征图进行预测。对

比其他常见的目标检测算法，ＳＳＤ算法的优点在
于保证了检测精度的同时，大幅度地提高了检测

速度，为模型在实际应用中保持良好的实时性提

供了保障
［８］
。本文利用 ４５００张安装工位图像作

为交叉验证集对 ＳＳＤ模型进行训练，其中 ９００张
作为验证集用作模型筛选，获得性能最佳的训练

模型并进行测试，测试集包含５００张图像，检测效
果如图１所示。

图 １　ＳＳＤ安装工位检测效果

Ｆｉｇ．１　ＳＳＤｄｅｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｏｆｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｓｔａｔｉｏｎ

　　在３６０×６４０分辨率的安装舱图中，正常情况
下，检测目标安装工位的分辨率约为 １２０×１２０；
而在航空发动机运输安装车驶入安装舱之前及刚

驶入时，车载相机与目标相距较远，且所获得图像

训练前需要进行空白填充预处理，此时的安装工

位分辨率远小于 １２０×１２０。本文将安装工位面
积在整幅图像中占比小于 ３％的安装工位定义为
小目标。通过检测效果图 １可以看出，ＳＳＤ模型
对正常大小安装工位的检测精度较高；但是对于

小目标安装工位的检测效果较差，置信度普遍不

高，且预测框位置不精确，这种现象的出现是由于

模型主干网络 ＶＧＧ１６中的 Ｃｏｎｖ４＿３卷积层在低
级卷积特征层中提取的语义信息不够导致的。

加深网络可以提高模型对小目标的特征提取

能力。随着网络层的增加，训练时的成本函数逐

渐下降，且逐渐趋于饱和；但是增加的层数一旦超

过一定值，成本函数反而会增大，即出现“网络退

化”现象
［９］
，这时，浅层网络能够达到比深层网络

更好的训练效果。所以，针对航空发动机小目标

安装工位的检测，本文提出了一种残差网络与膨

胀卷积相融合的 ＳＳＤ改进算法（ＲｅｓＮｅｔＤｉｌａｔｅｄ
ＳＳＤ，ＲＤＳＳＤ）。

３８６
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２　ＲＤＳＳＤ算法
为改善 ＳＳＤ模型对小目标不敏感的缺陷，本

文将主干网络 ＶＧＧ１６替换为残差网络 ＲｅｓＮｅｔ

１０１，并增加其输出特征图上的预选框数量；同时，
为避免残差网络的过度下采样带来的图像边缘细

节信息丢失的问题，利用膨胀卷积扩大网络的感

受野。融合后的 ＲＤＳＳＤ网络结构如图２所示。

图 ２　ＲＤＳＳＤ网络结构

Ｆｉｇ．２　ＲＤＳＳＤｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２．１　利用残差网络提取深度特征
为避免“网络退化”现象的出现，本文将原始

ＳＳＤ模型中的主干网络 ＶＧＧ１６替换为深度残差
网络 ＲｅｓＮｅｔ１０１［１０１１］，解决原始模型对小目标安
装工位检测效果差的问题。

残差网络是由若干个残差块组成的，其结构

如图３所示。一个残差单元可以表示为
Ｈ（Ｘ）＝Ｆ（Ｘ，Ｗｉ）＋Ｘ （１）
式中：Ｘ为该段神经网络的输入；Ｗｉ为第 ｉ层网络
的权重。当输入 Ｘ经过恒等映射（ＩｄｅｎｔｉｔｙＭａｐ
ｐｉｎｇ）时，其部分分支直接输出作为初始结果，同
时在残差部分分支进行卷积得到残差 Ｆ（Ｘ，Ｗｉ），
最后两部分结果通过加法器得网络期望输出

Ｈ（Ｘ）＝Ｆ（Ｘ，Ｗｉ）＋Ｘ；当 Ｆ（Ｘ，Ｗｉ）＝０时，Ｈ（Ｘ）＝
Ｘ，即恒等映射。此时，ＲｅｓＮｅｔ１０１相当于将学习目
标改变了，目标不再是学习一个完整的输出，而是

Ｈ（Ｘ）和 Ｘ的差值，即残差 Ｆ（Ｘ，Ｗｉ）＝Ｈ（Ｘ）－Ｘ。

图 ３　残差学习单元

Ｆｉｇ．３　Ｒｅｓｉｄｕａｌｌｅａｒｎｉｎｇｕｎｉｔ

因此，后面的训练目标就是要将残差逼近于 ０，保
证了即使增加网络层数，也不会导致后面网络层

中的精度下降。

残差单元通过恒等映射在输入和输出之间建

立了一条直联通道，从而使得有参层集中学习输

入和输出之间的残差。当输入和残差的维度相同

时，输出即为 Ｈ（Ｘ）＝Ｆ（Ｘ，Ｗｉ）＋Ｘ；当输入维度
与残差的维度不相同时，如下：

Ｈ（Ｘ）＝Ｆ（Ｘ，Ｗｉ）＋ＷｓＸ （２）
式中：Ｗｓ为一个线性投影，用作匹配维度。
２．２　增加预选框数量提高小目标提取能力

为了进一步提高模型对小目标安装工位的检

测能力，本文在 ＲｅｓＮｅｔ１０１网络输出的特征图上
（即 Ｒｅｓ５ｃ＿ｒｅｌｕ层输出的特征图上）增加了预选
框的数量，针对特征图上的每个像素点，生成预选

框的数量由４个增加到６个，示意图如图４所示，
其中图４（ｂ）中较图４（ａ）中多出的 ２个方框为本
文新增加的２个预选框。

ＳＳＤ算法中的预选框机制是在不同尺度的特
征图获取不同大小和纵横比的预选框，其中第 ｋ
张特征图上预选框大小的计算公式为

Ｓｋ ＝Ｓｍｉｎ＋
Ｓｍａｘ－Ｓｍｉｎ
ｍ－１

（ｋ－１） （３）

式中：Ｓｋ为第 ｋ张特征图上预选框的大小；ｍ为
模型多尺度预测中的特征图数量；Ｓｍｉｎ为最低层特
征图上预选框的大小，取默认值 ０．２；Ｓｍａｘ为最高
层特征图上预选框的大小，取默认值０．９５。

预选框的纵横比取值为 １、２、１／２、３、１／３，当

４８６
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图 ４　增加预选框数量

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｃｒｅａｓｉｎｇｔｈｅｎｕｍｂｅｒｏｆｐｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄｂｏｘｅｓ

纵横比为１时，模型将会新增一个预选框，该框的
宽度和高度为

ｗｋ ＝ｈｋ ＝ ＳｋＳｋ＋槡 １ （４）
式中：ｗｋ为第 ｋ张特征图上预选框的宽度；ｈｋ为
第 ｋ张特征图上预选框的高度；Ｓｋ＋１为第 ｋ＋１张
特征图上预选框的大小。在原始的 ＳＳＤ算法中，
主干网络所输出的特征图的每个像素点上，所生

成的预选框数量为 ４个，即纵横比为 １、１、２、１／２
的预选框。由于越低层的特征图所包含的小目标

信息越丰富，增加其预选框数量可以有效提高整

个模型对小目标的敏感程度。为此，ＲＤＳＳＤ算
法在 Ｒｅｓ５ｃ＿ｒｅｌｕ层输出的特征图上，增加了纵横
比为 ３、１／３的 ２种预选框，在每个像素点上生成
的预选框数量由４个增加到６个。
２．３　引入膨胀因子减少特征信息丢失

在使用 ＲｅｓＮｅｔ１０１残差网络代替 ＶＧＧ１６网
络解决小目标检测效果较差的问题时，过度下采

样导致特征图中目标的局部细节信息丢失，这严

重影响了检测模型对目标边缘信息的保留能力，

出现漏检、误检、检测框偏离等现象。

为此，本文采用膨胀卷积的方法，膨胀卷积又

称空洞卷积
［１２］
。相对于原始网络的池化下采样

操作，膨胀卷积添加了一个膨胀因子 ｄ，卷积核将
扩张到该因子所约束的尺度中，即在标准的卷积核

中注入空洞０，卷积核 ｋｅｒｎｅｌ的间隔数量为 ｄ－１，

增大感受野，不损失细节信息。

传统的卷积运算公式为

ｚ（ｘ，ｙ）＝∑
ｉ，ｊ
ｆ（ｘ＋ｉ，ｙ＋ｊ）·ｇ（ｉ，ｊ）＋ｂ （５）

式中：ｘ、ｙ分别为输入图片中进行卷积操纵的像素
横、纵坐标值；ｉ、ｊ分别为卷积核 ｋｅｒｎｅｌ中像素的
横、纵坐标值；ｂ为偏置参数。输入图片像素值函数
ｆ与卷积核 ｋｅｒｎｅｌ像素函数 ｇ进行卷积操作提取特
征后，得到输出特征图，函数ｚ为特征图像素值。

膨胀卷积运算公式为

ｚ（ｘ，ｙ）＝∑
ｉ，ｊ
ｆ（ｘ＋ｉｄ，ｙ＋ｊｄ）·ｇ（ｉ，ｊ）＋ｂ （６）

　　图 ５显示了不同膨胀因子下的感受野。其
中，图５（ａ）表示 ｄ＝１的膨胀卷积核，与普通的卷
积操作相同，感受野 ３×３；图 ５（ｂ）表示 ｄ＝２的
膨胀卷积核，感受野为７×７；图５（ｃ）表示 ｄ＝３的
膨胀卷积核，感受野为１１×１１。

图 ５　膨胀卷积

Ｆｉｇ．５　Ｄｉｌａｔｉｏｎｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎ

５８６
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在 ＲｅｓＮｅｔ１０１的前 ５层残差网络区域块中，
总共对原始的输入图像进行了 ６４倍的下采样操
作，特征图信息的丢失严重影响了模型对安装工

位边缘的检测精度。其中，前 ３层残差块输出所
包含的信息相对于输入降低了 ８倍，其特征图的
分辨率足够识别出目标的物体结构，保留了输入

图像的大部分信息；但后 ２块残差区域对特征图
的下采样分别是 ２倍和 ４倍，所输出的特征图严
重丢失信息。为了解决信息不足的问题，本文在

ＲｅｓＮｅｔ１０１的第４层残差区域和第 ５层残差区域
分别引入了膨胀因子 ２和膨胀因子 ４，使整个残
差网络输出的感受野与第３层输出相同。

残差网络与膨胀卷积的结合，在加深网络来

提高小目标检测精度的同时，增大卷积视野，保留

了特征图足够的分辨率，且不需要通过池化处理，

也可以学习到高层的语义特征，解决边缘结构信

息丢失的问题；同时，膨胀因子的引入并未使网络

增加额外结构，保证训练时的运行速度。相对于

原始的 ＳＳＤ算法，ＲＤＳＳＤ算法提高了小目标安
装工位的检测精度。

３　实验与结果分析

３．１　实验工具及参数配置
实验所需要的环境及相对应的软硬件设备为：

Ｕｂｕｎｔｕ１８．０４系统、ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ５９４００型号 ＣＰＵ、
ＮＶＩＤＩＡＧｅＦｏｒｃｅＧＴＸ１６６０Ｔｉ型号 ＧＰＵ、６ＧＢ显存、
１６ＧＢ内存、ＣＵＤＡ１０．１及对应的 ＣＵＤＮＮ７．６．４
深度神经网络加速库。

由于该融合模型的复杂度较大，总迭代次数

设置为 １６００００次。其中，前 ８００００次迭代的学
习率设置为０．０００１，后８００００次迭代的学习率下

降到０．００００１，动量设置为 ０．９，图像批处理大小
设置为４。
３．２　实验数据

本文的实验数据是由包含航空发动机安装工

位的 ５０００张真实图像组成的，数据集中图像的
类型有３种：前安装工位、后安装工位和前后安装
工位。将其转换成 ＶＯＣ２００７数据集格式，并使用
ｌａｂｅｌＩｍｇ标记工具对数据集中安装工位的类别和
位置信息进行标注。为增加模型训练样本选取的

随机性，４５００张作为训练集，５００张作为测试集，在
训练集当中，以９００张图片为单位对训练模型进行
交叉验证。数据集具体划分信息如表１所示。

表 １　实验数据集划分

Ｔａｂｌｅ１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄａｔａｓｅｔｐａｒｔｉｔｉｏｎ

类别　　 训练集／张 占比／％ 测试集／张 占比／％

前安装工位 ２０６９ ４１ ２３６ ５

后安装工位 １８８１ ３８ １９２ ４

前安装工位 ＋
后安装工位

５５０ １１ ７９ １

３．３　实验结果及分析
３．３．１　ＲＤＳＳＤ算法的检测效果

针对图１中含小目标安装工位的 ２张图片，
本文将其放入改进后的模型重新检测，效果如

图６所示。其中，图６（ａ）、（ｂ）为小目标前安装工
位检测效果对比，图 ６（ｃ）、（ｄ）为小目标后安装
工位检测效果对比。通过对比可以看出，ＲＤ
ＳＳＤ算法对图片中的小目标更加敏感，检测精度
提升较大，同时对目标的位置预测也更加准确。

同样，图 ７为 ２种算法对图 １中正常大小安装工
位的检测效果对比。可以看出，算法改进前后对

正常大小目标的检测效果差异很小，略有提升。

图 ６　小目标检测效果对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｍａｌｌｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔ
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图 ７　正常大小目标检测效果对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｏｒｍａｌｓｉｚｅｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔ

３．３．２　小目标检测效果的对比
为了验证 ＲＤＳＳＤ算法相对于 ＳＳＤ算法在

小尺寸安装工位上检测效果的提升程度，本文将

平均检测精度 ｍＡＰ［１３］和检测速度作为模型性能
的评价指标。检测精度 ＡＰ是综合数据样本中某
个类别的精确率（Ｐ）和召回率（Ｒ）的评价指标，
如式（７）和式（８）所示；其中，精确率是被检测模
型判定为正确目标样本（ＴＰ）占真正的正样本
（ＴＰ＋ＦＰ）的比重，召回率是被检测模型正确判定
为正确目标样本占总正样本（ＴＰ＋ＦＮ）的比重。
ｍＡＰ则是 ＡＰ的算术平均值，能够反映模型的全
局性能；检测速度反映了模型的检测速度，即每秒

能够检测的图片数量。

Ｐ＝ ＴＰ
ＴＰ＋ＦＰ

（７）

Ｒ＝ ＴＰ
ＴＰ＋ＦＮ

（８）

本文从整个样本数据集中，挑选出 １２００张
安装工位面积占比小于３％的图片作为小目标样
本数据集；在此基础上，又以 ０．２的比例划分出
２４０张图片作为验证集输入到训练好的模型当
中，以验证 ＲＤＳＳＤ算法对小目标检测效果的提
升程度，验证结果如表２所示。

通过表２可以看出，本文的 ＲＤＳＳＤ算法对
图像中小尺度安装工位的 ｍＡＰ相对 ＳＳＤ提高了

表 ２　小目标检测精度对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｓｍａｌｌｔａｒｇｅｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ

检测算法 检测对象 ＡＰ／％ ｍＡＰ／％

ＳＳＤ
前安装工位 ６７．２
后安装工位 ７６．６

７１．９

ＲＤＳＳＤ
前安装工位 ７７．９
后安装工位 ８３．１

８０．５

８．６％；ＲＤＳＳＤ算法对小目标前安装工位检测效果
的提升更加明显，其ＡＰ值比ＳＳＤ提高了１０．７％。
３．３．３　正常大小目标检测效果的对比

同样，为了验证改进后模型对正常大小安装

工位检测效果的影响，本文从剔除小目标数据集

后的数据样本中，仍以０．２的比例划分出７２０张图
片作为验证集对模型进行验证，结果如表３所示。

通过表３可以看出，对于正常大小的安装工
位，ＲＤＳＳＤ的检测精度比原算法略有提高，提
升了１．４％。

表 ３　正常大小目标检测精度对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｏｒｍａｌｓｉｚｅｔａｒｇｅｔ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ

检测算法 ｍＡＰ／％

ＳＳＤ ８６．７

ＲＤＳＳＤ ８８．１

３．３．４　整体样本检测效果与其他检测算法的对比
对于整个数据集，除了采用 ＳＳＤ算法和 ＲＤ

ＳＳＤ算法对比外，本文还尝试了 ＦａｓｔｅｒＲＣＮＮ［１４１５］

和 ＹＯＬＯｖ３［１６］２种算法在相同设备条件下，对航
空发动机安装工位数据集进行训练、测试，其中数

据集的划分、迭代次数、学习率等参数与上述方法

一致。４种算法的检测效果如表４所示。
表 ４　不同检测算法性能比较

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｍｏｎｇｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ

检测算法 主干网络 ｍＡＰ／％ 检测速度／（帧·ｓ－１）

ＦａｓｔｅｒＲＣＮＮ ＲｅｓＮｅｔ５０ ８８．５ ８．２

ＹＯＬＯｖ３ Ｄａｒｋｎｅｔ５３ ８３．２ ５１．０

ＳＳＤ ＶＧＧ１６ ８２．９ ５２．６

ＲＤＳＳＤ ＲｅｓＮｅｔ１０１ ８６．９ ４０．５

７８６
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　　通过表４可以看出，在整个安装工位数据集
上，ＦａｓｔｅｒＲＣＮＮ算法的平均检测精度最高，但由
于其采用滑动窗口遍历特征图的方法来确定候选

框，导致其检测速度较慢；ＹＯＬＯｖ３和 ＳＳＤ在候选
框的选取上都采用了锚点机制，检测速度有了明

显的提升，但是 ｍＡＰ较 ＦａｓｔｅｒＲＣＮＮ算法有所下
降；ＲＤＳＳＤ算法通过替换主干网络、增加低层特
征图的预选框数量和增大感受野，明显地提高了

检测精度，同时由于网络层的加深，导致其检测速

度有所下降，但实时性仍然满足发动机安装时检

测速度不小于３０帧／ｓ的需求。
通过数据分析可以看出，ＲＤＳＳＤ算法的

ｍＡＰ较 ＳＳＤ算法提高了 ４．０％，较 ＹＯＬＯｖ３算法
提高了 ３．７％；本文 ＲＤＳＳＤ算法的检测速度约
为 ＦａｓｔｅｒＲＣＮＮ的 ５倍，略低于 ＹＯＬＯｖ３算法和
ＳＳＤ算法，满足实际应用的实时性要求。

此外，图８为 ＳＳＤ算法和 ＲＤＳＳＤ算法针对
安装工位数据集的混淆矩阵，其中行标签表示预

测值，列标签表示真实值。可以看出，改进后算法

正确划分的测试样本数量相对原始算法有着明显

提高。

图 ８　混淆矩阵

Ｆｉｇ．８　Ｃｏｎｆｕｓｉｏｎｍａｔｒｉｘ

４　结　论

本文在 ＳＳＤ算法的基础上，融合了残差网络
和膨胀卷积２种思想，并增加了特征图预选框数
量，提出并设计了适用于航空发动机前后安装工

位的检测算法 ＲＤＳＳＤ。有以下特点：
１）引入残差网络 ＲｅｓＮｅｔ１０１并增加其输出

特征图的预选框数量，使得 ＲＤＳＳＤ算法可以实
现较为优秀的小目标检测性能，针对图像中较小

的安装工位，其平均检测精度可达到 ８０．５％，比
ＳＳＤ算法提高了８．６％。

２）添加膨胀因子，解决了因引入残差网络带
来的细节特征信息丢失的问题，保证了 ＲＤＳＳＤ
算法在提高小目标检测效果的同时，对正常大小

目标检测精度不下降。对于整个数据集，平均检

测精度可达到８６．９％，比 ＳＳＤ算法提高了４．０％，
可满足航空发动机安装定位时平均检测精度不低

于８５％的要求。
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飞机舱门泄压阀机构磨损可靠性与灵敏度分析

周长聪，赵浩东，常琦，吉梦瑶，李琛
（西北工业大学 工程力学系，西安 ７１０１２９）

　　摘　　　要：泄压阀机构是飞机舱门的重要组成部分，对维持飞机正常安全运行起到重
要作用。在 ＡＤＡＭＳ软件中建立了飞机舱门泄压阀机构多体动力学仿真模型，研究销轴发生
以磨损为主要形式的性能退化时，对泄压阀机构定位精度的影响。建立了泄压阀机构定位精

度的功能函数，引入主动学习 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型，挑选符合学习准则的点提高代理模型精度。
采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法计算了不同磨损次数下泄压阀机构的失效概率与 ３种全局灵敏度指标
的变化规律，并给出了不同阈值情况下失效概率和基于失效概率的全局灵敏度指标的变化规

律。结果表明：在不同磨损次数下，对于磨损量较大的销轴，其全局灵敏度指标值也较大，并且

各项指标随磨损次数的变化规律存在差异。

关　键　词：飞机舱门；Ｋｒｉｇｉｎｇ模型；可靠性；全局灵敏度；运动精度
中图分类号：Ｖ２２１＋．９２；Ｖ２４０．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０６９００８

　　舱门系统作为飞机的主要系统之一，能否完
成预期功能对于飞行安全十分重要。运输类飞机

的舱门还要求能够在空中打开、保持和关闭状态

下完成人员和货物的投放任务，对于机构运动精

度、运动轨迹控制等均具有很高的要求。某型飞

机舱门系统主要由泄压阀、内外手柄、阵风锁等运

动机构组成。泄压阀机构作为舱门的重要组成部

分，由于长时间处于碰撞与摩擦作用下，在机构铰

接销轴处会发生磨损，影响销轴的运动传动功能，

导致运动精度下降，严重时会导致泄压阀无法完

全打开或者完全关闭，造成舱门部分功能丧失，进

而对飞行安全产生严重威胁。研究飞机舱门在磨

损过程中销轴发生以磨损为代表形式的性能退化

后对运动精度的影响程度，以在设计制造过程中

为机构设计人员提供参考和指导作用。

近年来，许多学者对运动机构的可靠性及灵

敏度进行了大量的研究。孙中超等
［１］
研究了销

轴间隙的不确定性对连杆机构运动精度的全局灵

敏度，结果表明，销轴间隙均值的变化对重要度影

响较小，标准差的变化对重要度影响较大。张娟

和王艳艳
［２］
以某型飞机起落架收放机构为研究

对象，研究了各输入变量对起落架收放机构时变

可靠性的影响大小和作用机理。国志刚等
［３］
给

出了单个铰链与多个铰链的磨损可靠性分析方法

和计算模型，并采用曲柄滑块机构验证了模型与

方法的有效性和可行性。成凯等
［４］
提出了随机

输入变量和模糊输入变量的全局灵敏度新指标，

并采用 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型提高了混合不确定性全
局灵敏度指标的计算效率，通过算例验证了方法

的高效性和准确性。唐成虎等
［５］
研究了飞机缝

翼机构发生性能退化后的参数灵敏度，并采用神

经网络代理模型，有效提高了机构灵敏度分析效

率。游令非等
［６］
将混合不确定性引入机构时变

问题中，建立了机构产品的模糊随机时变可靠性

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104003&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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模型，采用四连杆机构验证了方法的可行性，具有

较高的计算精度。

本文在 ＡＤＡＭＳ软件中建立了飞机舱门泄压
阀机构多体动力学仿真模型，研究在销轴处发生

磨损后，对泄压阀运动定位精度的影响。建立了

销轴磨损量和泄压阀定位角度差值的 Ｋｒｉｇｉｎｇ代
理模型，并主动地挑选符合学习准则的点加入到

样本池中以提高代理模型精度。基于构建好的代

理模型，采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法计算失效概率和全
局灵敏度指标，计算结果可以为工程实际提供指

导作用。

１　泄压阀机构多体动力学仿真分析

泄压阀机构作为飞机舱门系统的主要组成部

分，在舱门打开阶段对于平衡飞机内外气压具有

重要作用。本文使用 ＡＤＡＭＳ软件建立了泄压阀
机构的多体动力学仿真模型。按照泄压阀的运动

特征添加约束、驱动、接触力，并建立必要的零部

件模型。在泄压阀机构发生磨损的部位施加平面

副进行约束，保证其运动不偏离回转平面。所建

立的仿真模型能够准确考虑各个销轴由于长期磨

损造成的销轴间隙增大，导致运动精度降低的

情况。

图１为建立的泄压阀机构仿真模型及考虑发
生磨损的５个销轴 ｒｉ（ｉ＝１，２，３，４，５）所在位置。
在内手柄处提供驱动，通过各个构件传递运动关

系，最终使泄压阀打开，完成既定功能。图 ２中，
３条曲线分别表示在未发生磨损、磨损量为
０．１ｍｍ、磨损量为 ０．２ｍｍ时泄压阀打开角度随
时间的变化。可知，发生磨损后会导致泄压阀运

动精度降低，进而造成舱门部分功能丧失。

图 １　飞机舱门泄压阀机构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｉｒｃｒａｆｔｄｏｏｒ’ｓｒｅｌｉｅｆ

ｖａｌｖｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图 ２　不同磨损量下泄压阀的打开角度

Ｆｉｇ．２　Ｏｐｅｎｉｎｇａｎｇｌｅｓｏｆｒｅｌｉｅｆｖａｌｖｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｗｅａｒａｍｏｕｎｔｓ

２　泄压阀机构可靠性与灵敏度分析

２．１　基于 Ａｒｃｈａｒｄ理论的销轴磨损量计算

英国学者 Ａｒｃｈａｒｄ［７］提出的磨损模型广泛应
用在工程当中。因此，本文使用 Ａｒｃｈａｒｄ黏着磨
损模型公式对飞机舱门泄压阀机构各个销轴磨损

量进行分析计算。Ａｒｃｈａｒｄ磨损计算表达式为

Ｖ＝ＫＰＬ
Ｈ

（１）

式中：Ｖ为磨损体积；Ｋ为磨损因数；Ｐ为接触面
的法向压力；Ｌ为相对滑移距离；Ｈ为材料布氏硬
度，通常取 Ｈ≈３σｓ，σｓ为材料屈服强度。

在单次磨损过程中，销轴相对滑移距离可由

式（２）得出：

Ｌ＝ｎπｒφ
１８０

（２）

单个销轴的磨损体积为

Ｖ＝［π（ｒ＋Δｒ）２－πｒ２］ｂ＝２πｒｂΔｒ （３）
式中：ｂ为销轴高度；ｒ为销轴半径；φ为销轴相对
旋转角度；ｎ为销轴磨损次数。

联合式（１）～式（３），求得销轴半径的磨损量
Δｒ为

Δｒ＝ｎＫＰφ３６０ｂＨ
（４）

发生磨损的销轴材料分别为 Ｑ２７５钢和 Ｑ２１５
钢，查阅资料

［８］
可知，其 σｓ分别为 ２７５ＭＰａ和

２１５ＭＰａ。在计算销轴半径的磨损量时，还需要确
定的参数主要是接触面的法向压力 Ｐ。本文采用
如下方法获得较为准确的法向压力。

当未发生磨损时，通过所建立的多体动力学

仿真模型仿真测得各个销轴接触处的接触力 Ｐ０ｉ
（ｉ＝１，２，３，４，５），随后以 Ｐ０ｉ计算飞机舱门泄压阀
机构磨损 ｎ次过后的磨损量，将该磨损量反映在
模型中得到新的正压力 Ｐｎｉ。当 ｎ取值越小时，越
接近实际磨损时的法向压力值。

图３为随着磨损次数的增加，５个销轴处的

１９６



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 ２０２１年　

法向压力变化情况。

图４为销轴发生磨损后磨损量随磨损次数的
变化曲线。可以看出，在不同磨损次数下，不同销

轴的磨损情况有较大差异。本文将 ５个销轴
ｒｉ（ｉ＝１，２，３，４，５）处的磨损量 Δｒｉ（ｉ＝１，２，３，４，５）
视为随机变量，记为 Ｘｉ（ｉ＝１，２，３，４，５），假设磨损
量服从正态分布。随机变量的均值随着磨损次数

而不断变化，变异系数取 ０．１。表１为３００００次磨
损时输入变量的概率分布信息。

图 ３　不同销轴处的法向压力随磨损次数变化的曲线

Ｆｉｇ．３　Ｃｈａｎｇｅｏｆｎｏｒｍａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｗｉｔｈｗｅａｒｔｉｍｅｓｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｉｎｓ

图 ４　不同销轴处的磨损量随磨损次数变化的曲线

Ｆｉｇ．４　Ｃｈａｎｇｅｏｆｗｅａｒａｍｏｕｎｔｓｗｉｔｈｗｅａｒｔｉｍｅｓｆｏｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｉｎｓ

表 １　３００００次磨损时输入变量概率分布信息

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｏｆｉｎｐｕｔ

ｖａｒｉａｂｌｅｓａｔ３００００ｔｉｍｅｓｏｆｗｅａｒ

变量 分布类型 均值／ｍｍ 变异系数

Ｘ１ 正态分布 ０．２５５ ０．１

Ｘ２ 正态分布 ０．０６５ ０．１

Ｘ３ 正态分布 ０．０７４ ０．１

Ｘ４ 正态分布 ０．１０１ ０．１

Ｘ５ 正态分布 ０．１１７ ０．１

２．２　泄压阀机构的可靠性模型
如２．１节所述，销轴磨损量 Ｘ＝［Ｘ１，Ｘ２，Ｘ３，

Ｘ４，Ｘ５］作为输入变量，记泄压阀允许的角度误差
阈值为 Δ０，发生磨损后的泄压阀定位角度为 Ｙ，未

发生磨损时的定位角度为 Ｙ（Ｙ ＝１６．８７°），二
者之差为 Δ＝ Ｙ－Ｙ 。首先定义销轴磨损量 Ｘ
与泄压阀定位角度 Ｙ的响应函数关系为
Ｙ＝ｈ（Ｘ） （５）

建立反映泄压阀机构定位精度的功能函数为

ｇ（Ｘ）＝Δ０－Δ （６）
当角度差 Δ超过阈值 Δ０时即为失效，失效

域定义为

Ｆ＝｛Ｘ：ｇ（Ｘ）≤０｝ （７）
失效概率为

Ｐｆ＝∫…∫ｇ（Ｘ）ｆＸ（Ｘ１，…，Ｘ５）ｄＸ１…ｄＸ５ ＝
　　∫…∫Ｄ５ＩＦ（Ｘ）ｆＸ（Ｘ１，…，Ｘ５）ｄＸ１…ｄＸ５ ＝
　　Ｅ［ＩＦ（Ｘ）］ （８）
式中：

ＩＦ（Ｘ）＝
１ 　Ｘ∈ Ｆ
０ 　Ｘ{ Ｆ

（９）

其中：ＩＦ（Ｘ）为失效域的指示函数；Ｄ为变量空
间；Ｅ［·］为数学期望算子。

根据可靠性理论中的 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法［９］
，可

以采用失效域指示函数的数学期望来计算泄压阀

定位角度的失效概率，即

Ｐ^ｆ＝
１
Ｎ∑

Ｎ

ｊ＝１
ＩＦ（Ｘｊ）＝

Ｎｆ
Ｎ

（１０）

式中：Ｎ为总抽样次数；Ｎｆ为落入失效域的样本
个数。

２．３　全局灵敏度指标
可靠性分析可以计算出机构的失效概率或可

靠度，灵敏度分析则研究输入变量的分布参数或

不确定性对机构输出性能统计特征的影响
［１０］
。

灵敏度分析包括局部灵敏度分析和全局灵敏度分

析，本文采用全局灵敏度指标来衡量销轴磨损量

Ｘｉ（ｉ＝１，２，３，４，５）作为随机变量时对泄压阀机构
定位精度 Ｙ及功能函数值 ｇ（Ｘ）的影响。
２．３．１　基于方差的全局灵敏度

基于方差的重要性分析目的是得到各输入变

量对响应量方差的贡献，采用 Ｓｏｂｏｌ［１１］提出的模
型分解方法，可以将响应函数 Ｙ＝ｈ（Ｘ）分解
如下：

ｈ（Ｘ）＝ｈ０＋∑
ｎ

ｉ＝１
ｈｉ（Ｘ）＋∑

ｎ

ｉ＜ｊ
ｈｉ，ｊ（Ｘｉ，Ｘｊ）＋… ＋

　　ｈ１，２，…，ｎ（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ） （１１）
式中：ｈ０为响应函数 ｈ（Ｘ）的均值。

通过将响应量方差 Ｖ（Ｙ）分解为各项方差之
后，可得

２９６
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Ｖ（Ｙ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ｖｉ＋∑

ｎ

ｉ＝１，ｊ＞ｉ
Ｖｉｊ＋… ＋Ｖ１，２，…，ｎ （１２）

根据式（１２），响应量方差可以分解为每个输
入变量的方差贡献。其中，Ｖｉ是输入变量 Ｘｉ对响
应量一阶方差的贡献，表达式如下：

Ｖｉ＝Ｖ［Ｅ（ＹＸｉ）］ （１３）

由此可知，Ｖｉ能够反映出在固定 Ｘｉ后，响应
量方差的平均变化情况，Ｖｉ能够较好地反映输入
变量 Ｘｉ对响应量方差的影响。通常只考虑一阶
方差的影响时，式（１２）可以简化为

Ｖ（Ｙ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ｖｉ （１４）

一阶方差贡献 Ｖｉ一般被称为主贡献，由此定
义基于方差的全局灵敏度指标 δｉ：

δｉ ＝
Ｖｉ
Ｖ（Ｙ）

＝
Ｖａｒ［Ｅ（ＹＸｉ）］

∑
ｎ

ｉ＝１
Ｖｉ

（１５）

δｉ能够衡量输入变量 Ｘｉ对于模型响应量变异
性的影响。在泄压阀机构中，即反映第 ｉ个销轴磨
损量对泄压阀定位角度 Ｙ的方差的影响程度。
２．３．２　基于概率分布的全局灵敏度

除方差外，概率分布函数（包括概率密度函

数和累积分布函数）也是描述随机性的重要统计

特征量
［１２１３］

。对于响应函数 Ｙ＝ｈ（Ｘ１，Ｘ２，…，
Ｘｎ）记其无条件概率密度函数和分布函数分别为

ｆＹ（Ｙ）和 ＦＹ（Ｙ），当输入变量 Ｘｉ取其实现值 Ｘ

ｉ

时，可以得到 Ｙ的条件概率密度函数和分布函数
ｆＹ Ｘｉ
（Ｙ）和 ＦＹ Ｘｉ

（Ｙ）。

Ｂｏｒｇｏｎｏｖｏ［１４］提出了全局灵敏度用来衡量输
入变量对响应量概率密度函数（ＰＤＦ）的影响。当
响应量 Ｙ从 －∞到 ＋∞变化时，输入变量 Ｘｉ取其

实现值 Ｘｉ 时对响应量分布密度的影响可以用
式（１６）积分值 ｓ（Ｘｉ）来衡量：

ｓ（Ｘｉ）＝∫
＋∞

－∞
ｆＹ（Ｙ）－ｆＹ Ｘｉ

（Ｙ）ｄＹ （１６）

当 Ｘｉ按照其分布规律取所有可能实现值时，
Ｘｉ对响应量概率密度累积影响的平均值可由
式（１６）的期望值，即 ＥＸｉ［ｓ（Ｘｉ）］来描述，由此定

义输入变量 Ｘｉ基于响应量概率密度分布的矩独
立全局灵敏度指标 ηｉ如下：

ηｉ ＝
１
２
ＥＸｉ［ｓ（Ｘｉ）］＝

１
２∫

＋∞

－∞
ｆＸｉ（Ｘｉ）ｓ（Ｘｉ）ｄＸｉ

（１７）

ηｉ从概率密度函数出发，衡量了泄压阀机构
中第 ｉ个销轴磨损量对于泄压阀定位角度 Ｙ概率
特征的影响。

２．３．３　基于失效概率的全局灵敏度
对于可靠性问题而言，研究输入变量对于失

效概率或可靠性的影响程度大小更接近可靠性设

计所需的信息。基于失效概率的全局灵敏度指标

主要用来衡量输入变量在其整个分布域内变化时

对失效概率的平均影响
［１５］
。记基于失效概率的

全局灵敏度指标为

εｉ ＝Ｅ（Ｐｆ－ＰｆＸｉ）
２ ＝∫

＋∞

－∞
ｆＸｉ（Ｘｉ）（Ｐｆ－ＰｆＸｉ）

２ｄＸｉ

（１８）
通过求解 εｉ，可以确定第 ｉ个销轴磨损量对

泄压阀可靠性模型失效概率的影响程度。输入变

量的 εｉ灵敏度指标越大，说明该变量对可靠性的
影响就越大。

２．４　基于 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型的可靠性与灵敏度
分析

　　可靠性和灵敏度计算依赖大量的样本数据，
尤其对于计算成本高的模型，采用代理模型能够

有效地提高计算效率。目前，工程领域常用的代

理模型有响应面、神经网络和 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型
等。Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型作为一种估计方差最小的
无偏估计模型，具有全局近似与局部随机误差相

结合的特点，能够提供很好的全局预测
［１６］
。

Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型可以近似表达为一个随机
分布函数和一个多项式之和，如下：

ｇＫ（ｘ）＝∑
ｐ

ｉ＝１
ｆｉ（ｘ）βｉ＋ｚ（ｘ） （１９）

式中：ｇＫ（ｘ）为未知的 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型；ｆ（ｘ）＝

［ｆ１（ｘ），ｆ２（ｘ），…，ｆｐ（ｘ）］
Ｔ
为随机向量 ｘ的基函

数，提供了设计空间内的全局近似模型；β＝［β１，
β２，…，βｐ］为回归函数待定系数，其值可通过已知
的响应值估计得到，ｐ为基函数的个数；ｚ（ｘ）为一
随机过程，是在全局模拟的基础上创建的期望为

０且方差为 σ２的局部偏差，其协方差方程为
ｃｏｖ（ｚ（ｘｉ），ｚ（ｘｊ））＝σ

２Ｒ（ｘｉ，ｘｊ）
　　ｉ，ｊ＝１，２，…，ｋ （２０）
其中：Ｒ（ｘｉ，ｘｊ）为样本池中任意 ２个样本点 ｘｉ、ｘｊ
的相关函数，Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型中常用高斯相关函
数，其形式为

Ｒ（ｘｉ，ｘｊ）＝ (ｅｘｐ －∑
ｍ

ｋ＝１
θｋ ｘｉ，ｋ－ｘｊ，ｋ )２ （２１）

式中：θｋ为未知的相关参数，一般采用最大似然
估计得到：

ｍｉｎ１
２
ｌｎ（Ｒ）＋

ｋ
２
ｌｎ（σ２） （２２）

回归系数 β^和方差估计值 σ^２为

３９６
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β^＝（１ＴＲ－１１）－１１ＴＲ－１ｙ （２３）

σ^２ ＝１ｋ
（ｙ－β^１）ＴＲ－１（ｙ－β^１） （２４）

式中：１为元素为１的 ｋ×１向量；ｙ为训练样本响
应值。

对于任意的未知点 ｘ，通过 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型
预测该点函数值 ｇＫ（ｘ）服从高斯分布，即 ｇＫ（ｘ）～

Ｎ（μｇＫ（ｘ），σ
２
ｇＫ
（ｘ）），对于均值和方差计算可以采

用 ＭＡＴＬＡＢ工具箱 ＤＡＣＥ［１７］来实现。
Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型对于预测点的估计为无偏

估计，其预测误差 σ２ｇＫ（ｘ）也通常被称为均方误差

（ＭＳＥ）。由于其能够反映预测值的稳健性，可将
其作为学习函数来更新泄压阀 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型，
提高代理精度，即

Ｘｍｓｅ ＝ａｒｇｍａｘ
Ｘ∈Ｓ
σ２ｇＫ（Ｘ） （２５）

所用加点收敛准则定义如下：

Ｃｒ＝
σｇＫ（Ｘ

（ｉ）
）－σｇＫ（Ｘ

（ｉ－１）
）

σｇＫ（Ｘ
（ｉ－１）
）

（２６）

式中：Ｘ（ｉ）表示根据式（２５）第 ｉ次所挑选的样本
点。当 Ｃｒ＜５×１０－５时，满足收敛准则，即 Ｋｒｉｇｉｎｇ
代理模型停止加点。该学习函数能够挑选出预测

误差大的点加入到样本池中，所用收敛准则能减

小在加点过程中 ２次预测产生的差异，从而进一
步提高代理模型的全局精度，为计算全局灵敏度

构建精度更高的代理模型。

针对飞机舱门泄压阀机构发生磨损时的可靠

性和灵敏度分析，本文采用主动学习 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模
型构建泄压阀输入变量与输出响应量的隐式关系。

基于构建好的功能函数，采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法计算
泄压阀机构的失效概率，并计算不同的全局灵敏度

分析指标，得到泄压阀输入变量对输出响应量的重

要性排序，分析流程如图５所示，具体步骤如下：
步骤１　创建总样本池Ｓ。采用Ｓｏｂｏｌ序列抽

样方法得到分布在整个样本空间的总样本池 Ｓ。
步骤２　构建初始训练样本池 Ｓ０。从总样本

池 Ｓ中随机选择 Ｎ０＝５００组作为初始训练样本，
调用 ＡＤＡＭＳ得到 ５００组响应值组成初始训练样
本池 Ｓ０。

步骤３　训练 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型。从总样本
池 Ｓ中根据 ＭＳＥ学习函数选择新的样本点更新
训练样本池 Ｓ０，不断拟合代理模型，直至满足收
敛条件。

步骤４　失效概率和灵敏度计算。基于构建好
的 Ｋｒｉｇｉｎｇ代理模型，采用 ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ方法计算不
同磨损次数下的失效概率和３种全局灵敏度指标。

图 ５　泄压阀机构可靠性和灵敏度分析流程

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙａｎｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒ

ｒｅｌｉｅｆｖａｌｖｅｍｅｃｈａｎｉｓｍ

３　结果分析

对于复杂的工程模型，可靠性和灵敏度计算

需要大量的样本值，构建代理模型是提高计算效率

的有效途径。图６为不同磨损次数下（１×１０４，…，
６×１０４次）所构建代理模型的加点收敛过程。由
于未加点时假设 σｇＫ（Ｘ）＝１，所以在加点初期，衡

量代理精度的指标值 Ｃｒ变化较大。当加点数量
超过１０时，建模精度开始进入稳定期。当加点个
数超过 ４０时，逐渐满足收敛条件，完成代理模型
的构建。

图７给出了不同磨损次数下，随着角度阈值
的改变，泄压阀机构失效概率的变化规律。随着

角度阈值 Δ０的增大，泄压阀机构的失效概率逐渐
减小，表明机构规定角度阈值越大，即对精度要求

越低，机构可靠性越高。

图 ６　代理模型加点收敛过程

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｎｖｅｒｇｅｎｃｅｐｒｏｇｒｅｓｓｏｆｓｕｒｒｏｇａｔｅｍｏｄｅｌａｄｄｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

４９６
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通过采用不同的全局灵敏度分析方法，其结

果能够反映出泄压阀发生磨损退化后，输入变量

分布参数的改变对输出响应量的影响。泄压阀机

构从１×１０４次到 ６×１０４次磨损过程中，各个销
轴发生磨损形式的性能退化后，求得全局灵敏度

指标分别如图８和图９所示。
基于方差的全局灵敏度指标衡量输入量对于

响应量方差的影响，图８即为不同销轴 δｉ随磨损

图 ７　不同磨损次数下失效概率随角度阈值的变化规律

Ｆｉｇ．７　Ｒｕｌｅｏｆｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｔｈｒｅｓｈｏｌｄｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｅａｒｔｉｍｅｓ

图 ８　δｉ随销轴磨损次数的变化规律

Ｆｉｇ．８　Ｒｕｌｅｏｆδｉｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｐｉｎｓｗｅａｒｔｉｍｅｓ

图 ９　ηｉ随销轴磨损次数的变化规律

Ｆｉｇ．９　Ｒｕｌｅｏｆηｉｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｐｉｎｓｗｅａｒｔｉｍｅｓ

次数的变化。从１×１０４次到 ６×１０４次磨损过程
中，Ｘ１基于方差的灵敏度指标一直保持最高，Ｘ２
的灵敏度指标最低。在泄压阀磨损初期（１×１０４

次至２×１０４次），Ｘ１灵敏度逐渐升高，由 ２×１０
４

次到３×１０４次过程中，其余销轴的灵敏度缓慢上
升，Ｘ１灵敏度逐渐下降，在磨损 ４×１０

４
次时，各

个销轴的灵敏度变化达到极值，在随后的 ４×１０４

次到６×１０４次磨损过程中，基于方差的全局灵敏
度指标排序逐渐保持稳定。如图 ９所示，ηｉ变化
趋势与 δｉ大致相同，ηｉ从响应量概率密度函数角
度出发，衡量了输入变量的随机取值对响应量分

布的影响。在不同磨损次数下，ηｉ中 Ｘ３与 Ｘ４的
排序与 δｉ略有不同，这也反映了仅从单一角度衡
量输入变量对响应量的影响程度是不全面的。目

前的研究结果表明，尚没有任何一种指标能够全面

地反映输入不确定性对响应量不确定性的影响，应

当根据分析问题的侧重点来选择合适的指标。

不同磨损次数下对应的基于失效概率的全局

灵敏度指标 εｉ的求解依赖于泄压阀机构功能函
数落入失效域，即失效域指示函数为 １时才能求
出正确解。由图７可知，若给定阈值为 １时，失效
概率的变化范围仅在３×１０４次附近波动。所以在
给定阈值时，仅计算泄压阀在 ３×１０４次至 ３．５×
１０４次时 εｉ的变化情况，计算结果如图 １０所示。
基于失效概率的全局灵敏度指标 εｉ的变化规律，
与前２种指标排序类似，磨损程度最大的 Ｘ１指标
值一直保持最高，Ｘ２指标值最低。Ｘ４与 Ｘ５随着
磨损次数的增加指标值逐渐相同，Ｘ３指标值先减

小后增大。图 １１为 ３×１０４次磨损时，基于失效
概率的全局灵敏度指标 εｉ随所设定的角度阈值
的变化规律。当阈值从 ０．８变化至 １．１时，５个
销轴磨损量基于失效概率的全局灵敏度指标 εｉ
经历了先增大后减小的过程，但是在排序上并没

图 １０　给定阈值下 εｉ随销轴磨损次数的变化规律

Ｆｉｇ．１０　Ｒｕｌｅｏｆεｉｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｐｉｎｓｗｅａｒｔｉｍｅｓｕｎｄｅｒ

ｆｉｘｅｄｔｈｒｅｓｈｏｌｄ

５９６
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图 １１　３×１０４次磨损时 εｉ随角度阈值的变化规律

Ｆｉｇ．１１　Ｒｕｌｅｏｆεｉｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈａｎｇｌｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｕｎｄｅｒ

３×１０４ｗｅａｒｔｉｍｅｓ

有实质性的变化。在不同的阈值下，Ｘ１的指标值
都保持最高，Ｘ５ 次之，Ｘ２ 最低，Ｘ３ 与 Ｘ４ 大致
相同。

４　结　论

１）在 ＡＤＡＭＳ中建立了某型飞机舱门泄压
阀机构的多体动力学仿真模型，基于 Ａｒｃｈａｒｄ磨
损理论计算得到了５个销轴处磨损量随磨损次数
的变化规律。

２）考虑磨损量的不确定性，建立了泄压阀机
构的可靠性模型，结果表明，在不同磨损次数下，

阈值大小对于失效概率的影响有较大差异。计算

得到３种全局灵敏度指标，从不同角度分析输入
变量对响应量的影响程度。对于磨损量较大的销

轴，其全局灵敏度指标值也较大，不同指标随磨损

次数的变化规律并不相同。

３）为了提高求解效率，本文采用了 Ｋｒｉｇｉｎｇ
代理模型，只需对原始模型进行少量样本点选取

即可精确代理，大大减少了计算量。
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电子车钥匙环境下的口令认证密钥交换协议

明悦，邹俊伟，沈婷
（北京邮电大学 电子工程学院，北京 １００８７６）

　　摘　　　要：车联网的快速发展促进了电子车钥匙的研发，为解决基于智能手机的电子
车钥匙与车锁之间的通信安全问题，提出了电子车钥匙场景下的安全模型和口令认证密钥交

换协议。所提协议通过智能手机的协助，完成车钥匙与车锁之间的认证，即使智能手机被恶意

代码侵袭或者丢失，所提协议也能保护用户的隐私。在安全模型下进行的安全性证明和性能

分析表明，所提协议能够抵御字典攻击、中间人攻击、重放攻击、用户伪装攻击、内部攻击等。

在计算消耗方面，所提协议性能优于同类型其他协议，减少了５０．７％的计算消耗总量。
关　键　词：电子车钥匙；认证密钥交换协议；盲签名；安全模型；身份认证
中图分类号：ＴＰ３０９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０６９８０８

　　随着汽车产业智能化的不断发展，电子车钥
匙成为车联网生态链中的关键一环。但是，汽车

电子模块频繁被攻击，使得电子车钥匙与汽车车

锁之间的通信安全问题成为亟待解决的问题。口

令认证密钥交换（ＰａｓｓｗｏｒｄＡｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎＫｅｙＥｘ
ｃｈａｎｇｅ，ＰＡＫＥ）协议可以有效实现身份认证和密
钥交换。针对上述通信安全问题，本文提出了电

子车钥匙场景下的口令认证密钥交换协议。

口令认证密钥交换协议引起了学者的广泛关

注，主要有安全性、计算性２个方面的问题。口令
认证密钥交换协议由 Ｂｅｌｌｏｖｉｎ等［１］

首次提出，参

与方共享隐私数据，从而完成身份验证，避免中间

人攻击。Ｗａｎｇ等［２］
提出了一种匿名两因子身份

验证方案，但是该方案会面临智能卡丢失攻击。

Ｘｉｅ等［３］
提出了基于动态 ＩＤ的匿名两因子口令

认证密钥交换协议，但是该协议还是存在一定的

安全风险
［４］
，敌手可以通过获取智能卡中的信

息，伪装成合法用户来完成后续流程。Ｒｅｄｄｙ
等

［５］
提出的口令认证密钥交换协议是基于生物

特征的，但是该协议被指出无法抵御中间人攻击

和服务器攻击
［６］
。Ｘｉａｏ等［７］

提出了基于口令和

生物特征的双因子认证密钥交换协议，该协议解

决了智能卡管理不便的问题，但是需要借助安全

信道，这导致在实际应用中很难实现。Ｄｈｉｌｌｏｎ和
Ｋａｌｒａ［８］提出了适用于物联网环境的多因子认证
方案。Ｃｈｅｎ和 Ｏｍ［９１０］等提出了三因子口令认证
密钥交换协议，能够保护协议安全和用户隐私。

２０１７年，Ｃｈａｌｌａ等［１１］
提出了一种可证明安全的

三因素用户身份验证和密钥协商协议，该方案

支持多种功能，如动态传感器节点添加、密码和

生物特征更新、智能卡吊销及无线传感器网络

中用户身份验证所需的其他常用功能。Ｌｉ等［１２］

为物联网环境中的无线传感网络（ＷｉｒｅｌｅｓｓＳｅｎ
ｓｏｒＮｅｔｗｏｒｋ，ＷＳＮ）提出了一种三因素匿名身份
验证方案，其中采用模糊方案来处理用户的生

物特征信息。上述方案计算开销巨大，不能满

足轻量级的需求。

为了解决协议计算开销过大的问题，一些轻

量级协议被提出。Ｗａｚｉｄ等［１３］
提出了轻量级三

因子远程认证方案，但是该方案面临严重的安全

qwqw
新建图章
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　第 ４期 明悦，等：电子车钥匙环境下的口令认证密钥交换协议

漏洞
［１４］
。董晓露等

［１５］
采用模糊提取技术和生物

识别技术相结合的手段，计算成本较低。Ｔａｈｅｒ
等

［１６］
提出了一种轻量的适用物联网设备的身份

验证协议，该协议基于单向哈希函数和异或操作。

但是，文献［１５１６］的协议都利用了模糊提取器对
生物特征进行模糊提取，这导致只能对有熵的信

息源进行一次提取，且在公开信息被篡改后生成

错误的密钥。

总结发现，单因子口令认证密钥交换协议的

最大缺点是安全性低，双因子口令认证密钥交换

协议大多会面临智能卡攻击的风险，多因子口令

认证密钥交换协议的优点是安全性高，但是计算

和通信开销过高。

综上，本文首先设计了电子车钥匙场景下的

安全模型，然后提出了一种基于智能手机的电子

车钥匙口令认证密钥交换（ＤｉｇｉｔａｌＫｅｙＰａｓｓｗｏｒｄ
ＡｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｅｄＫｅｙＥｘｃｈａｎｇｅ，ＤＫＰＡＫＥ）协议，协
议考虑了电子车钥匙的实际场景，选取轻量级的

运算，通过智能手机协助完成盲签，缓解了服务器

端的计算和存储压力，最后对该协议进行了严格

的安全证明和性能分析。

１　安全模型
安全模型本质上是用来证明协议的安全性。

从可证明安全的理论出发，一个合适的安全模型

是分析协议是否安全的基础。安全性证明模型分

为理想型和标准型。由于标准型的方案以牺牲效

率为代价，其实用性较低。理想型又分为随机预

言机和理想密码模式，其中理想型下的随机预言

机被认为是平衡安全性与效率的有效解决办法。

本文 ＤＫＰＡＫＥ协议（详细介绍见第 ２节）的参与
方包括用户、汽车和智能手机。因此，本文在

Ｗａｎｇ等［２］
的安全模型的基础上，提出一个适用

于智能手机的 ＤＫＰＡＫＥ协议的安全模型。
随机预言机可以看作是抽象化的哈希函数，

若敌手想要获取某一哈希值对应的输入值，只能

通过查询随机预言机。用预言机来模拟协议的参

与方实例，对预言机的查询则是模拟敌手对协议

发起的各种类型的攻击。从协议的参与方、协议

执行过程敌手的查询、新鲜度和 ＡＫＥ安全等 ４个
方面对安全模型进行详细的阐述。

１）参与方。假设存在参与方用户 Ｕ、汽车 Ｃ
和智能手机 Ｍ。它们都可以有多个实例，并且允
许并发地执行协议。用户 Ｕ从字典集合 Ｄ中任
意选取口令 ｐｗｄ。Ｕｉ表示用户的第 ｉ个实例，Ｃｊ

表示汽车的第 ｊ个实例。

２）协议执行。假设存在概率多项式时间敌
手 ， 可以进入通信信道中并有能力修改或创

建信息。该敌手 可以通过查询以下预言机，进

而实现与参与方的交互，如图１所示。

图 １　协议执行中的攻击

Ｆｉｇ．１　Ａｔｔａｃｋｓｉｎｐｒｏｔｏｃｏｌｅｘｅｃｕｔｉｏｎ

① Ｅｘｅｃｕｔｅ（Ｕｉ，Ｃｊ）。该预言机模拟被动攻
击，允许敌手 访问 Ｕｉ和 Ｃｊ之间协议的真实执行
过程。当进行执行查询时，敌手 发起被动攻击。

用户 Ｕ发送认证请求时，需要携带身份信息如口
令等。敌手 监听完整的通信过程，可以获得用户

信息。该预言机对于处理字典攻击至关重要，字典

攻击与敌手对协议进行的交互次数息息相关。

② Ｓｅｎｄ（Ｕｉ／Ｃｊ，ｍｅｓｓａｇｅ）。该预言机模拟主
动攻击，即敌手 向 Ｕｉ或 Ｃｊ发送消息并得到 Ｕｉ

或处理 ｍｅｓｓａｇｅ的响应。当进行发送查询时，敌
手 发起主动攻击，篡改用户或汽车端的消息并

发送给对方。当用户或汽车收到被修改过的信息

后依然执行了协议，将执行结果发送给敌手 。

③ Ｒｅｖｅａｌ（Ｕｉ）。该预言机模拟会话密钥泄
露，敌手 允许获取 Ｕｉ持有的会话密钥。当进行
此次查询时，敌手 可以获取当前执行过程中的

会话密钥。

④ Ｃｏｒｒｕｐｔ（Ｕ，ａ）。该预言机模拟双因子泄
露，敌手 允许获取用户 Ｕ的口令 ｐｗｄ或存储在
智能手机里的相关信息。如果 ａ＝１，则敌手 可

以获取到用户的口令信息 ｐｗｄ。如果 ａ＝２，敌手
可以获取到保存在智能手机 Ｍ中的相关信息。
该查询可对防御智能手机 Ｍ丢失攻击的安全性
进行建模。

⑤ Ｔｅｓｔ（Ｕｉ）。该预言机不模拟敌手的攻击
能力，而是判断敌手 胜利的优势。当进行此次

测试查询时，敌手 测试新的会话，如果没有计算

出会话结果，此次查询终止，并输出错误信息。否

则随机选择一个数 ｊ，若 ｊ＝０，则返回一个随机数。
若为 ｊ＝１，则返回真正的会话密钥。

３）新鲜度。会话密钥的新鲜度可确保对手

９９６
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无法轻松获得密钥，以此限制敌手攻击能力。实

例 Ｕｉ在以下情况下被认为是新鲜的：①敌手 未

执行过 Ｒｅｖｅａｌ（Ｕｉ）查询；②敌手 未执行过 Ｃｏｒ
ｒｕｐｔ（Ｕ，ａ）查询。

４）ＡＫＥ安全。ＡＫＥ安全证明指的是认证密
钥交换安全证明，也叫语义安全证明。ＡＫＥ安全
需要保证敌手无法得到会话密钥的任何相关信

息，这是设计一个口令认证密钥交换协议必须要

保证的安全属性。当敌手 通过 Ｔｅｓｔ（Ｕｉ）查询得
到比特 ｊ′。如果 ｊ＝ｊ′，则敌手 取得胜利。用

Ｓｕｃｃ表示敌手 正确猜出返回值 ｊ的事件，敌手
攻击协议成功的概率为 Ａｄｖ＝２Ｐｒ［Ｓｕｃｃ］－１。
当敌手完成攻击操作后，如果内部敌手 获

胜的优势满足 Ａｄｖ≤ｑｓ／Ｄ ＋ｎｅｇ（ｋ），则称协议
是 ＡＫＥ安全的。如果外部敌手 获胜的优势为

Ａｄｖ≤ｑｓ／Ｄ ＋２Ｔ／Ｄ τ＋ｎｅｇ（ｋ），则称协议是

ＡＫＥ安全的。式中：ｑｓ为敌手最多执行 Ｓｅｎｄ（Ｕ
ｉ／

Ｃｊ，ｍｅｓｓａｇｅ）查询的次数；Ｄ为用户 Ｕ的口令集
合的长度；Ｔ为敌手对 Ｈｋｄｆ．ｅｘｔ发起字典攻击的
次数；ｎｅｇ（ｋ）表示可忽略函数；τ为 ＨＫＤＦ加密循
环次数。

２　ＤＫＰＡＫＥ协议

本文提出的 ＤＫＰＡＫＥ协议是电子车钥匙系
统通信安全机制的核心内容，保证通信参与方在

正式传送消息前，完成身份认证和密钥交换的工

作，最终实现参与方之间共享密钥的目标。

ＤＫＰＡＫＥ协议的设计思路是：让用户任意
选取随机数来替代私钥参数，通过智能手机完

成盲签，执行过程中不会在智能手机端存储认

证的相关数据。该协议在计算方面没有过于复

杂的运算，并且无需对密钥进行长期存储，有效

地缓解了服务器端的计算和存储压力。协议的

具体流程分为身份注册阶段和密钥认证阶段，

如图 ２所示。
该协议的初始化定义如表１所示。

图 ２　ＤＫＰＡＫＥ协议流程

Ｆｉｇ．２　ＤＫＰＡＫＥｐｒｏｔｏｃｏｌｆｌｏｗｃｈａｒｔ

表 １　ＤＫＰＡＫＥ协议的初始化定义

Ｔａｂｌｅ１　ＩｎｉｔｉａｌｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆＤＫＰＡＫＥｐｒｏｔｏｃｏｌ

对象　　 描述

Ｇ 阶为素数 Ｐ的循环群

ｇ Ｇ的生成元

ｐｗｄ 用户口令

Ｈａｓｈ（） 哈希函数

Ｈｋｄｆ（） 密钥派生函数，分为加密和解密２部分

ＩＤＵ 用户的身份信息

ＩＤＣ 汽车的身份信息

２．１　注册阶段
用户如果想要和汽车端进行通信，要先在系

统中进行注册，获取合法的身份信息。注册阶段

的实现过程如图３所示。

图 ３　注册阶段协议

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｏｔｏｃｏｌｉｎｒｅｇｉｓｔｒａｔｉｏｎｐｈａｓｅ

步骤１　用户 Ｕ在注册阶段需要随机选取自
己的口令 ｐｗｄ∈｛０，１｝，选取一个生成元 ｇ∈Ｇ
和一个随机整数 ｓ∈｛１，…，ｐ－１｝。

步骤２　用户利用随机数 ｓ来计算 ｈ←ｇｓ和
签名值 σ←Ｈａｓｈ（ｐｗｄ）ｓ。计算后续验证过程要用
到的认证密钥 ｋ和认证密文 ｖ：
（ｋ，ｖ）← Ｈｋｄｆ．ｐｒｅ（ｒ，ｔ，σ） （１）
式中：ｒ为随机参数；ｔ为循环次数。用户可以自
己选择 ｔ的值，ｔ值的大小影响着运算量的大小。
ｔ值越大，则生成的密钥安全性越高。

步骤３　用户随机选择代表自己的身份信息
ＩＤＵ，将 ＩＤＵ和步骤１、步骤２中得到的 ｋ、ｖ、ｇ、ｈ发
送给汽车 Ｃ。汽车端将上述信息进行存储。

步骤４　用户 Ｕ通过单向散列函数计算 ｉｄ，
ｉｄ←Ｈａｓｈ（ＩＤＵ，ＩＤＣ）。接着用户 Ｕ将 ｉｄ和 ｓ存储
在智能设备中。

在注册阶段，利用 Ｈｋｄｆ函数［１７］
生成强口令，

用户可以自由地选择参数及计算代价。注册阶段

只需要一次交互，且没有直接传送口令值。用户

无需记忆任何难记且重要的数值，智能手机中只

存储了用户的身份信息和随机数值，并没有保存

与密钥直接相关的数据。

２．２　认证阶段
用户具有合法身份后，需要完成身份认证。

００７
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　第 ４期 明悦，等：电子车钥匙环境下的口令认证密钥交换协议

汽车端对认证数据进行计算和比较之后，反馈是

否同意此次通信。图 ４展示了认证阶段的通信
过程。

图 ４　认证阶段协议

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｏｔｏｃｏｌｉｎａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｐｈａｓｅ

步骤１　用户 Ｕ在发起会话的同时，给汽车
端发送身份信息 ＩＤＵ。汽车端 Ｃ收到 ＩＤＵ后回去
检索 ＩＤＵ匹配的对应数据 ｖ、ｈ、ｇ，并将这些值返
回给用户 Ｕ。

步骤２　用户 Ｕ收到 ｖ、ｈ、ｇ后，输入自己的
口令 ｐｗｄ，并且选取一个随机数 ｄ，ｄ∈｛１，…，ｐ－
１｝。用户 Ｕ通过单向散列函数计算 ｉｄ：
ｉｄ←Ｈａｓｈ（ＩＤＵ，ＩＤＣ） （２）

用户 Ｕ计算盲签结果 ｃ：
ｃ← ｇｄＨａｓｈ（ｐｗｄ） （３）

用户将 ｉｄ和 ｃ发送到智能手机上。
步骤３　智能手机收到来自用户发送的 ｉｄ和

ｃ后，检索出与 ｉｄ对应的随机数 ｓ，利用 ｓ对 ｃ进
行盲签 ｆ←ｃｓ。智能手机 Ｍ接着将结果 ｆ返回给
用户 Ｕ。

步骤４　用户 Ｕ在收到 ｆ后，需要对 ｆ值进行
去盲化，计算出签名值 σ：
σ← ｈ－ｄｆ （４）

使用 σ对认证密文 ｖ进行解密，从而获取到
认证密钥 ｋ：
ｋ← Ｈｋｄｆ．ｅｘｔ（ｖ，σ） （５）

完成了以上 ４个步骤，接下来的步骤就是用
户和汽车之间进行的认证密钥交换过程。具体实

现如下：

步骤５　用户任意选取一个随机数 ｓｕ，并将
该随机数发送给汽车 Ｃ。汽车 Ｃ随机选取一个整
数 ｓｃ，计算 ａｃ：
ａｃ← Ｈａｓｈ（ｋ，ｓｕ，ｓｃ） （６）

式中：ｋ为在注册阶段存储的认证密钥。汽车 Ｃ
将 ｓｃ和 ａｃ返回给用户 Ｕ。

步骤６　用户 Ｕ在接收到汽车 Ｃ发送的数据
之后，需要对 ａｃ进行验证。Ｕ计算 ａｃ。

若验证不通过，则用户拒绝此次通信，并要求

汽车 Ｃ重新发送数据。若验证通过，则用户计算
会话密钥 ｓｋ及会话密钥的确认信息 ａｕ：

ｓｋ← Ｈａｓｈ（ｋ，ａｕ，ａｃ） （７）

ａｕ← Ｈａｓｈ（ｋ，ａｃ，ｓｃ） （８）

最后将 ａｕ作为确认信息发送给汽车 Ｃ。

步骤７　汽车 Ｃ在收到确认信息 ａｕ后要对
其进行验证，验证方式和式（８）一致。若是验证
失败，则拒绝此次认证的请求。若验证通过，汽车

Ｃ计算会话密钥 ｓｋ，计算方式和式（７）一致。此
后，汽车 Ｃ和用户 Ｕ便可以建立会话。

在认证和密钥交换阶段，设计使用了盲签名

体制，保证了参与者的匿名性。用户先对口令进

行盲化，隐藏传输的信息 ｇｄＨａｓｈ（ｐｗｄ）。此后 Ｍ
对经过盲变化的值进行盲签，最后用户对盲签过

的值进行去盲化，从而得到签名值 σ。将盲签名
加入到认证过程中，可以保证消息对签名方不可

见，签名方无法将盲变换的数据与待签名的信息

关联起来。在计算认证密钥步骤时，采用 Ｈｋｄｆ算
法

［１７］
中的解密算法。

３　安全性证明

本节将对 ＤＫＰＡＫＥ协议进行 ＡＫＥ安全证
明，从外部攻击和内部攻击 ２方面进行模拟
攻击。

通过假设敌手攻击的场景，对定理 １［２］进行
验证，如果定理１得证，则协议是 ＡＫＥ安全的。

定理１　在 ＤＫＰＡＫＥ协议中，如果概率多项
式时间敌手 是攻击 ＤＫＰＡＫＥ协议的 ＡＫＥ安全
的外部敌手，它获胜的优势满足：

ＡｄｖｏｕｔＤＫＰＡＫＥ≤ ｍａｘ（ｑγ／Ｄ ＋ｎｅｇ（ｋ），１／２ γ）（９）

式中：Ｄ为口令集合；Ｄ 为集合长度；ｑγ为敌手
发起查询的次数；γ为用户的私钥；γ为私钥的
位数。

如果概率多项式时间敌手 是攻击 ＤＫ
ＰＡＫＥ协议的 ＡＫＥ安全的内部敌手，它获胜的优
势满足：

ＡｄｖｉｎＤＫＰＡＫＥ≤ ｑγ／Ｄ ＋２Ｔ／（Ｄｔ）＋ｎｅｇ（ｋ）

（１０）
式中：Ｔ为敌手对 Ｈｋｄｆ．ｅｘｔ发起字典攻击的次数；

１０７
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ｔ为 Ｈｋｄｆ的加密循环次数。
当式（９）和式（１０）都满足时，就认为 ＤＫ

ＰＡＫＥ协议满足 ＡＫＥ安全。
证明　Π作为敌手执行 Ｔｅｓｔ查询的对象实

例。假设存在一个模拟器，其能够控制敌手访问

的预言机并响应敌手对预言机的查询。

为了证明 ＤＫＰＡＫＥ协议的安全性，要先分
别还原外部攻击和内部攻击的场景。外部攻击还

原为下述场景 １、场景 ２和场景 ３，内部攻击还原
为场景４。

１）外部攻击
场景１：敌手冒充用户，向汽车端发起 Ｓｅｎｄ

查询，并获取密文 ｖ。
因为 ｖ是通过 Ｈｋｄｆ函数派生而来，敌手没有

掌握正确口令的话，就无法解密密文，所以敌手不

能从 ｖ中获取到口令的信息。故敌手获胜的优势
可忽略不计，为

ＡｄｖｏｕｔＤＫＰＡＫＥ≤ ｎｅｇ（ｋ） （１１）
场景 ２：敌手冒充用户，不对口令进行攻击，

而是直接猜测私钥。

γ是用户的私钥，｜γ｜表示私钥的位数。敌手
猜对某一位上字符的概率为 １／２，故敌手猜出完
整私钥进而获胜的优势为

ＡｄｖｏｕｔＤＫＰＡＫＥ≤１／２ γ （１２）
场景３：敌手模拟智能手机端，获取用户盲变

化后的口令数据。

敌手在此场景下成功猜出口令即获胜，则敌

手获胜的优势为

ＡｄｖｏｕｔＤＫＰＡＫＥ≤ ｑγ／Ｄ ＋ｎｅｇ（ｋ） （１３）

根据场景１、场景２、场景３可知，敌手取得外
部攻击游戏胜利的优势为

ＡｄｖｏｕｔＤＫＰＡＫＥ≤ ｍａｘ（ｑγ／Ｄ ＋ｎｅｇ（ｋ），１／２ γ）

故 ＤＫＰＡＫＥ协议对于外部攻击是安全的。
２）内部攻击
场景４：敌手对汽车端进行 Ｒｅｖｅａｌ查询，获得

此次会话密钥。

敌手试图利用密钥解开密文，但是密文是通

过 Ｈｋｄｆ函数进行解密，由 Ｈｋｄｆ安全特性可知，敌
手在此次解密过程中获取口令的优势为

ＡｄｖｉｎＤＫＰＡＫＥ≤ Ｔ／（Ｄｔ）＋ｎｅｇ（ｋ） （１４）

所以敌手获取口令的优势为

ＡｄｖｉｎＤＫＰＡＫＥ≤ ｑγ／Ｄ ＋２Ｔ／（Ｄｔ）＋ｎｅｇ（ｋ）

故 ＤＫＰＡＫＥ协议对于内部攻击是安全的。
综上可知，ＤＫＰＡＫＥ协议是 ＡＫＥ安全的。

证毕

４　性能分析

从安全性能和计算性能 ２方面对本文 ＤＫ
ＰＡＫＥ协议进行性能分析。
４．１　安全性能分析

除了 ＡＫＥ安全，本节还对 ＤＫＰＡＫＥ协议做
出了其他的安全性能分析，保证该协议能够抵御

字典攻击、中间人攻击、重放攻击、用户伪装攻击、

服务器泄露攻击、智能手机遗失攻击等。

１）抗字典攻击
在执行 ＤＫＰＡＫＥ协议过程中，用户 Ｕ和汽

车 Ｃ在通信过程中，没有直接将用户口令 ｐｗｄ及
其相关的信息带入通信信道。即使敌手对口令进

行猜测，发起字典攻击，也无法根据任何依据来验

证所猜测口令的正确性。

２）抗中间人攻击
本文将挑战应答模式应用在 ＤＫＰＡＫＥ协议

的执行过程，参与方可以通过验证随机数与私有

数据来确认所传递消息是否被中间人进行过伪

造。故中间人无法篡改通信信道中的传输信息。

另外，参与双方之间的消息都是共享的，中间人即

使监听或截获也无济于事。

３）抗重放攻击
攻击者在进行重放攻击时，监听并截获到上

一次用户发送的身份信息 ＩＤＵ，此后攻击者将该
信息再次发送给汽车端 Ｃ。Ｃ会向攻击者返回该
身份信息对应的数据 ｈ、ｇ和 ｖ。但是此时攻击者
还是无法执行后续盲签和验证过程，无法恢复认

证密钥 ｋ，因此接下来的执行步骤无法继续。
４）抗用户伪装攻击
攻击者伪装成参与通信的其中一方，向另一

方发送信息时，首先需要伪造身份信息 ＩＤＵ，并将
身份信息 ＩＤＵ发送给接收方。但是 ＩＤＵ的选取发
生在注册阶段且是随机的。攻击者猜测出身份信

息难度很大，即使真的猜中身份信息，也无法实现

盲签、去盲化及最后的认证过程。

５）抗内部攻击
如果出现内部攻击者，他可以获取到真实用

户的信息 ＩＤＵ、ｈ、ｋ、ｇ和 ｖ。但是攻击者缺少智能
手机的协助，无法正常完成认证操作。

６）抗服务器泄露攻击
当服务器遭遇泄露攻击时，敌手可以轻松获

取用户信息。但是由于认证密钥 ｋ是无法被恢复
的，故会话密钥还是安全保密的。

７）抗智能手机遗失攻击
当存储了用户信息的智能手机遗失且被敌手
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获取时，敌手可以得到标识符 ｉｄ和随机数 ｓ的
值。然而智能手机里存储的标识符是哈希值，无

法复原出原来的有效信息。另外 ｓ只是随机数，
不具有任何指向性的信息。

表２给出了 ＤＫＰＡＫＥ协议与其他相关协议
在安全性能方面的对比。

表 ２　协议安全性能比较结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｒｏｔｏｃｏｌｓａｆｅｔｙ

安全特征 文献［３］文献［１８］文献［１９］文献［２０］ＤＫＰＡＫＥ

抗字典攻击 是 是 是 否 是

用户匿名性 是 是 否 是 是

抗重放攻击 是 是 是 是 是

抗用户伪装攻击 是 是 是 是 是

抗内部攻击 否 否 否 是 是

抗智能手机遗失

攻击
是 否 是 否 是

　　当敌手暴力破解时，文献［２０］提出的协议无
法抵御字典攻击。而本文协议采用了 Ｈｋｄｆ算法，
从破解的时间成本、空间成本和访问频次等方面

增加了破解的成本，即使敌手破解了口令字典，其

付出的代价远远高于破解的成本，故可认为本文

ＤＫＰＡＫＥ协议在抵御字典攻击方面表现优异。
文献［３，１８１９］忽略了内部攻击问题。本文利用
智能手机的协助，即使在面对内部攻击时也保证

了协议安全。在多因子口令认证密钥交换协议

中，文献［１８，２０］都未考虑到智能手机遗失的风
险，本文拓展了 Ｗａｎｇ等［２］

提出的安全模型，充分

考虑了协议在智能手机遗失后的安全性。智能手

机只存储标识符 ｉｄ和随机数 ｓ，这样可保证敌手得
到智能手机后也无法与用户的信息进行相关联。

４．２　计算性能分析
本文在计算机端和移动设备端测试了该协议

的计算性能。具体的测试环境如下。

电脑端：在虚拟机Ｕｂｕｎｔｕ１４．０４．３ＬＴＳ上运行。
该计算机配备了 Ｃｏｒｅ３ＧＢＩ７处理器（２．４ＧＨｚ），
８ＧＢＤＤＲ３内存和 Ｗｉｎｄｏｗｓ７６４位 ＳｅｒｖｉｃｅＰａｃｋ１
操作系统。

设备端：操作系统基于 Ａｎｄｒｏｉｄ６．０．１ＭＩＵＩ９
８．３．２９开发版本，ＣＰＵ为高通骁龙８０１（２．５ＧＨｚ）
处理器，运行内存为２ＧＢ。

连接工具：ＡｎｄｒｏｉｄＤｅｂｕｇＢｒｉｄｇｅ。
编译环境：ｇｃｃ４．８．４和与之相对应的 ａｒｍ

ｎｏｎｅｌｉｎｕｘｇｎｕｅａｂｉ编译器。
本文还从用户和汽车端的计算消耗方面衡量

了 ＤＫＰＡＫＥ协议的性能。实验选取了近 ３年的
协议进行对比。

图５展示了 ＤＫＰＡＫＥ协议与最新相关协议

图 ５　计算消耗性能对比

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

在服务端计算时间、额外计算成本和总成本时间

方面的差别。比较发现，ＤＫＰＡＫＥ协议至少减少
了８．７％、５３．５９％、５０．７％的计算消耗量。分析
可知，本文协议只使用了 ２种操作（单向哈希函
数和加解密），且轻量级的哈希操作占比更大，另

外协议借助智能手机完成盲签过程，交互次数更

少。而其他文献协议采用了诸如模糊提取、点乘

运算等，且交互次数多造成了计算开销大的结果。

因此，ＤＫＰＡＫＥ协议更适合于物联网环境［２１２３］
中

的受限设备。

５　结　论

１）本文提出的安全模型适用于电子车钥匙
口令认证密钥交换协议。

２）本文提出的基于智能手机的 ＤＫＰＡＫＥ协
议，通过智能手机的协助，弥补了现有方案的

不足。

３）ＤＫＰＡＫＥ协议在安全模型下可证安全，
能够抵御字典攻击、中间人攻击、重放攻击、用户

伪装攻击、内部攻击等，且计算消耗低于同类协

议，非常适用于对安全性要求高且设备计算能力

受限的电子车钥匙场景。

本文提出的协议是在理想模型（随机预言模

型）下可证安全的。考虑到标准模型更加贴近实

际状况，下一步将完善在标准模型下可证安全的

电子车钥匙口令认证密钥交换协议。
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１４８９６６．　
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　第 ４期 明悦，等：电子车钥匙环境下的口令认证密钥交换协议

Ｐａｓｓｗｏｒｄａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｅｄｋｅｙｅｘｃｈａｎｇｅｐｒｏｔｏｃｏｌｉｎ
ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｋｅｙｅｎｖｉｒｏｍｍｅｎｔ

ＭＩＮＧＹｕｅ，ＺＯＵＪｕｎｗｅｉ，ＳＨＥＮＴｉｎｇ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＰｏｓｔｓａｎｄＴｅｌｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１００８７６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅｒａｐｉｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆＩｎｔｅｒｎｅｔｏｆｖｅｈｉｃｌｅｓｈａｓｐｒｏｍｏｔｅｄｔｈｅｒｅｓｅａｒｃｈａｎｄｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆ
ｄｉｇｉｔａｌｋｅｙ．Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｅｃｕｒｉｔｙｐｒｏｂｌｅｍｂｅｔｗｅｅｎｄｉｇｉｔａｌｋｅｙａｎｄｃａｒｌｏｃｋｓ，ａｓｅｃｕｒｉｔｙ
ｍｏｄｅｌａｎｄｐａｓｓｗｏｒｄａｕｔｈｅｎｔｉｃａｔｉｏｎｋｅｙｅｘｃｈａｎｇｅｐｒｏｔｏｃｏｌａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｐｒｏｔｏｃｏｌｃｏｍｐｌｅｔｅｓｔｈｅａｕｔｈｅｎｔｉｃａ
ｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｄｉｇｉｔａｌｋｅｙａｎｄｔｈｅｃａｒｌｏｃｋｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅａｓｓｉｓｔａｎｃｅｏｆｔｈｅｓｍａｒｔｐｈｏｎｅ．Ｅｖｅｎｉｆｔｈｅｓｍａｒｔｐｈｏｎｅ
ｉｓａｔｔａｃｋｅｄｂｙｍａｌｉｃｉｏｕｓｃｏｄｅｏｒｉｓｌｏｓｔ，ｔｈｅｐｒｏｔｏｃｏｌｃａｎｐｒｏｔｅｃｔｔｈｅｐｒｉｖａｃｙｏｆｔｈｅｕｓｅｒ．Ｔｈｅｓｅｃｕｒｉｔｙｐｒｏｏｆａｎｄ
ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｐｒｏｔｏｃｏｌｕｎｄｅｒｔｈｅｓｅｃｕｒｉｔｙｍｏｄｅｌｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｒｏｔｏｃｏｌｃａｎｒｅｓｉｓｔｄｉｃｔｉｏｎａｒｙａｔ
ｔａｃｋｓ，ｍａｎｉｎｔｈｅｍｉｄｄｌｅａｔｔａｃｋｓ，ｒｅｐｌａｙａｔｔａｃｋｓ，ｍａｌｉｃｉｏｕｓｃｏｄｅａｔｔａｃｋｓ，ｄｉｓｇｕｉｓｅａｔｔａｃｋｓ，ｉｎｔｅｒｎａｌａｔｔａｃｋｓ，
ｅｔｃ．Ｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｉｓｐｒｏｔｏｃｏｌｉｎｃｏｍｐｕｔｉｎｇｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｓｂｅｔｔｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆｏｔｈｅｒｐｒｏｔｏｃｏｌｓｏｆｔｈｅ
ｓａｍｅｔｙｐｅ，ｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｔｏｔａｌｃｏｍｐｕｔｉｎｇｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｂｙ５０．７％．
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压电式高速开关阀控液压缸位置系统

俞军涛１，，占昊１，王丽１，焦宗夏２

（１．山东大学（威海）机电与信息工程学院，威海 ２６４２００；

２．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对开关阀控液压缸位置分辨率低、响应慢的问题，设计了压电式高速开关
阀控液压缸位置系统。首先，建立开关阀控液压缸位置系统模型，分析了 ＰＷＭ载波频率对开
关阀流量特性的影响规律，采用基于差动流量的双阀结构，实现液压缸负载流量的非线性补

偿，减小开关阀死区对系统静、动态性能的影响。然后，分析双阀控制式液压缸系统负载脉冲

流量的影响因素，得到了开关阀控液压缸位置抖振的产生机理，比较基于脉冲流量的 ＰＷＭ、
ＰＡＭ、ＰＦＭ控制方法。最后，依据压电式高速开关阀流量特性，提出了 ＰＷＭ＋ＰＡＭ的复合控制
方法，根据误差信号及其变化，调节占空比和流量幅值，实现液压缸位置的快速、精确控制。仿真

及实验结果表明：系统定位精度将近１％，为高速开关阀及其控制系统应用提供了理论基础。
关　键　词：高速开关阀；流量特性；位置控制；ＰＷＭ；ＰＦＭ；ＰＡＭ；位置分辨率
中图分类号：Ｖ２２７＋．８２；ＴＰ２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７０６０９

　　开关阀相比传统的比例阀和伺服阀，能够直
接实现数字量控制，省去了伺服和比例控制中的

Ｄ／Ａ转换器，控制性能更好［１２］
，同时具有结构简

单、成本低、抗污染能力强、工作稳定可靠、能耗低

等优点。高速开关阀大多采用新型电机械执行
器直接驱动阀芯结构，由计算机输出的 ＰＷＭ脉
冲信号控制高速开关阀的开关，随着计算机技术

的发展及电机械执行器综合性能的提高，开关阀
综合性能逐渐提高

［３］
，因此被越来越多地应用于

飞行作动器电液位置／速度／压力控制系统中［４６］
。

为提高开关阀控位置／速度／压力控制系统的综
合性能，国内外学者在开关阀设计、驱动及阀控液压

缸系统结构和控制策略等方面开展了广泛研究。

在开关阀设计及驱动控制方面，浙江大学张

斌等
［７８］
设计了一种新型动铁式结构的高速开关

阀，并提出了基于三电压的高速开关阀驱动控制

方法，加快其开启（３５％）及关闭过程（２５％），同
时开关阀的能耗降低 ７０％；北京航空航天大学吴
帅等

［９］
设计了一种基于音圈电机及螺旋先导结

构的动圈式高速开关阀，并对其结构、性能进行优

化，将开关阀启闭时间降低到 ２ｍｓ；南京航空航天
大学朱玉川等

［１０１２］
设计了基于高速开关阀的数

字流量控制单元（ＤｉｇｉｔａｌＦｌｏｗＣｏｎｔｒｏｌＵｎｉｔ，ＤＦ
ＣＵ），并提出了改进的多电压式复合ＰＷＭ控制方
法，减小开关阀压力脉动，提高切换次数的分布均

匀性，为高速开关阀的应用提供理论基础。

在阀控液压缸系统结构及流量非线性补偿控

制策略等方面，美国普渡大学的 Ｙａｏ等［１３］
基于负

载口独立控制原理，采用 ４个独立的两位两通开
关阀实现了液压缸的位置控制，基于反步设计理

论，提出了自适应鲁棒控制方法，效果优于传统的

ＰＩＤ控制器；燕山大学姚静等［１４］
将负载口独立控

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104005&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 俞军涛，等：压电式高速开关阀控液压缸位置系统

制技术和多级压力源切换系统相结合，提出了两

级压力源切换负载口独立控制系统，对液压缸两

腔进行独立控制，提高系统动静态特性和效率；火

箭军工程大学高钦和等
［１５１６］

针对开关阀流量非

线性特性，提出了基于死区和饱和区分段补偿的

ＰＷＭ控制和 ＰＷＭＰＦＭ补偿控制方法，分别从占
空比和工作频率的角度进行非线性补偿，有效解决

了液压缸启动及到位过程中误差较大的问题，提高

了位置控制精度。但以上研究受电磁式开关阀及

换向阀自身静、动态性能的制约，其 ＰＷＭ控制载
波频率通常只有几十赫兹，导致开关阀控制电液系

统脉动流量较大，响应速度不高，定位精度较差。

本文利用压电（ＰＺＴ）式高速开关阀结构简
单、响应迅速的优点，在前期压电式高速开关阀设

计及流量性能测试的基础上
［１７］
，设计压电式高速

开关阀控液压缸位置系统，建立仿真模型分析其脉

冲流量控制特性，提出相应的 ＰＷＭ＋ＰＡＭ复合控
制策略，降低开关阀控液压缸位置系统稳态误差，

且不影响系统快速性，并通过实验对比进行验证。

１　结构及建模

１．１　压电式高速开关阀
１．１．１　结构原理

本文设计的两位三通压电式高速开关阀结构

原理及实物图如图１所示。

图 １　压电式高速开关阀结构原理及样机

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅａｎｄｐｒｏｔｏｔｙｐｅｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

由图１可以看出，压电式高速开关阀利用菱
形位移放大结构放大压电执行器的输出位移，直

接驱动锥阀阀芯运动。采用 ＰＷＭ控制方式，高
电平时，压电执行器伸长，位移放大结构带动阀芯

向右运动，Ａ口与 Ｐ口相连，Ｔ口关闭；低电平时，
压电执行器在位移放大结构回复力作用下缩短，

带动阀芯向左运动，Ａ口与 Ｔ口相连，Ｐ口关闭；
通过电控信号的高、低电平实现液压油路的开、关

切换控制。

受位移放大结构等效刚度 ＫＳＰ的影响，驱动
电压 Ｕ０一定时，压电执行器最大伸长量为 ｘｍ：
ｘｍ ＝ｎｄ３３Ｕ０ＫＡ／（ＫＳＰ ＋ＫＡ） （１）
式中：ｎ为压电叠堆内压电片的片数；ｄ３３为压电材
料的压电系数；ＫＡ为压电叠堆抗压刚度。

开关阀流量幅值为

Ｑｍａｘ ＝ＣｄＡ ２Δｐ／槡 ρ （２）
式中：Ｑｍａｘ为全开口流量幅值；Ｃｄ为流量系数；Ａ
为阀口过流面积；Δｐ为压力差；ρ为流体密度。

阀口过流面积为

Ａ＝πｄｘｖ［１－（ｘｖｓｉｎ（２α））／（２ｄ）］ｓｉｎα≈
　　πｄｘｖｓｉｎα （３）
式中：ｄ为阀口直径；ｘｖ为阀口开度；α为锥阀角度。

阀口平均流量方程为

珋ｑ＝τＱｍａｘ （４）
式中：τ＝ｔｏｎ／（ｔｏｎ＋ｔｏｆｆ）为开关阀占空比，０≤τ≤
１，ｔｏｎ为周期 Ｔ内阀口开启时间，ｔｏｆｆ为周期 Ｔ内阀
口关闭时间，Ｔ＝ｔｏｎ＋ｔｏｆｆ。

由式（１）～式（４）可以看出，在开关阀结构及
参数确定的情况下，流量幅值与阀口开度基本成

线性关系，其平均流量与 ＰＷＭ波占空比 τ成线
性关系。

１．１．２　驱　动
压电式高速开关阀驱动等效电路如图 ２所

示。根据图２，回路的电压平衡方程为

Ｕｐ ＝（Ｒｃ＋ｒｐ）ｉｃ＋
１
Ｃｃ∫ｉｃｄｔ （５）

式中：Ｕｐ为放大电路输出电压；ｒｐ为放大电路内阻；

图 ２　压电式高速开关阀驱动等效电路

Ｆｉｇ．２　Ｄｒｉｖｉｎｇｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｃｉｒｃｕｉｔｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ
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Ｒｃ为压电叠堆等效电阻；ｉｃ为回路电流；Ｃｃ为压
电叠堆等效电容。

式（５）经拉普拉斯变换，综合可得电容 Ｃｃ两
端电压 Ｕｃ为

Ｕｃ ＝
１

（Ｒｃ＋ｒｐ）Ｃｃｓ＋１
Ｕｐ （６）

由式（６）可得，压电式高速开关阀驱动电路
模型可等效为一阶惯性环节，其时间常数取决于

Ｒｃ、ｒｐ、Ｃｃ的值；为实现较大的位移输出，压电执行
器采用机械串联、电气并联的叠堆式结构，导致整

个致动器等效电容 Ｃｃ增加，时间常数增加，滞后
现象明显。

压电式高速开关阀的死区取决于驱动电路电

压上升时间及临界开启电压大小，临界开启电压由

液压力及预紧力大小决定；而关闭过程取决于预紧

力及开口变形力大小。预紧力大，则开启死区较

大；预紧力小，开启快，但是关闭慢，饱和现象严重。

流量特性中的死区和饱和区是不可避免的，本文设

计的压电式高速开关阀参数如表１所示，压电叠堆
选择芯明天公司，产品型号为 Ｍｔｐ１５０／８×８／３０。

表 １　压电式高速开关阀参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

参数 数值

压电叠堆外尺寸／（ｍｍ×ｍｍ×ｍｍ） ３２（长）×１０×８

位移放大倍数 ４．３

锥阀角 α／（°） ４５

阀口直径 ｄ／ｍｍ １２

开关阀流量幅值 Ｑｍａｘ／（Ｌ·ｍｉｎ
－１） １６．８

死区时间 ｔ０／ｍｓ ０．２２
完全开启时间 ｔｏｎ／ｍｓ １．１５
完全关闭时间 ｔｏｆｆ／ｍｓ ０．８５

１．１．３　流量特性
改变 ＰＷＭ驱动电路载波频率（１０Ｈｚ，１００Ｈｚ，

３００Ｈｚ），分别测试不同占空比下压电式高速开关
阀的流量，得到不同载波频率下其流量占空比曲
线，如图３所示。

图 ３　流量占空比曲线

Ｆｉｇ．３　Ｆｌｏｗｄｕｔｙｃｙｃｌｅｃｕｒｖｅｓ

由图３可以看出，压电式高速开关阀平均流量
与 ＰＷＭ信号占空比和载波频率有关；受压电执行
器和驱动器迟滞特性的限制，流量特性曲线可分为

死区、非线性区、线性区和饱和区４部分，为获得较
好的控制特性，应使开关阀尽量工作在线性区，且

载波频率尽可能高，但在供油压力一定的情况下，

随着 ＰＷＭ载波频率提高，开关阀流量死区、饱和
区宽度增大，线性区减小，而死区和饱和区直接影

响开关阀控液压缸位置系统的静、动态性能。

１．２　高速开关阀控液压缸位置系统
１．２．１　结构原理

传统电磁式高速开关阀受电机械执行器静、
动态性能限制，载波频率较低（不超过 ５０Ｈｚ），流
量分辨率和快速性均不高，多和换向阀配合，用于

对速度、位置控制性能要求不高的场合。压电式

高速开关阀开关速度更快，不适宜与换向阀配合，

而由图３所示的流量曲线可看出，随着载波频率
增加，其流量死区、饱和区等非线性特性更明显，

因此适当的高速开关阀控液压缸系统结构，结合

流量非线性补偿控制方法，才可以获得更好的静、

动态性能。基于两位三通高速开关阀控液压缸的

位置系统结构如图４所示。
１）单腔控制（单阀直控型）。液压原理如

图４（ａ）所示，只需一个开关阀负载口控制流入油
缸左腔的流量，右腔通过减压阀连接低压油，利用

溢流阀和蓄能器保持油缸工作时低压腔内压力恒

定。适用于单向负载（如弹性负载、重物举升运

动）系统，当油缸伸出（或缩回）时，需要克服阻力

做功，即需要液压源提供高压油；当油缸缩回（或

伸出）时，可依靠外力拖（推）动其运动，则不需要

提供高压油。

２）两腔控制（双阀节流型）。液压原理如
图４（ｂ）所示，２个开关阀的负载口分别控制液压
缸的左、右两腔流量和压力，通过２个开关阀的流
量幅值和相位控制，实现类似三位四通阀流量和

图 ４　高速开关阀控液压缸位置系统

Ｆｉｇ．４　Ｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

８０７
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换向的功能，完成液压缸的位置控制，适用于同时

存在主、被动双向负载的电液控制系统，液压缸双

向运动时均具有带载能力。

１．２．２　建　模
双出杆对称式液压缸模型如图５所示。

图 ５　对称式液压缸模型

Ｆｉｇ．５　Ｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｍｏｄｅｌ

忽略油液温度、黏度变化及管路压力损失等，

假设液流状态为层流。可得一定负载下，液压缸

两腔流量及运动方程。

左腔流量方程 Ｑ１为

Ｑ１ ＝Ａ１
ｄｘ
ｄｔ
＋Ｃｉｐ（Ｐ１－Ｐ２）＋ＣｏｐＰ１＋

Ｖ１
βｅ
·
ｄＰ１
ｄｔ

（７）
右腔流量方程 Ｑ２为

Ｑ２ ＝－Ａ２
ｄｘ
ｄｔ
－Ｃｉｐ（Ｐ２－Ｐ１）－ＣｏｐＰ２＋

Ｖ２
βｅ
·
ｄＰ２
ｄｔ

（８）
运动方程为

ＡｐＰＬ ＝Ａ１Ｐ１－Ａ２Ｐ２ ＝ｍ
ｄ２ｘ
ｄｔ２
＋Ｂｄｘ
ｄｔ
＋Ｋｘ＋ＦＬ

（９）
式中：Ａ１、Ａ２分别为液压缸左、右两腔的有效工作
面积，Ａ１＝Ａ２＝Ａｐ；Ｐ１、Ｐ２分别为液压缸左、右两腔
压力；ＰＬ为液压缸运动时等效驱动压力；ｘ为液
压缸活塞位移；Ｃｉｐ、Ｃｏｐ分别为液压缸内、外泄漏系
数，Ｃ＝Ｃｉｐ＋Ｃｏｐ；βｅ为流体有效体积弹性模量；
Ｖ１、Ｖ２分别为液压缸进、回油两腔有效容积，假定
初始状态 Ｖ１０＝Ｖ２０＝Ｖ０；ｍ为液压缸活塞及负载
等效总质量；Ｂ为液压缸活塞及负载等效黏性阻
尼系数；Ｋ为负载弹簧等效刚度；ＦＬ为液压缸等
效外负载力。

综合式（７）～式（９），可得负载流量为
ＱＬ＝Ａｐｄｘ／ｄｔ＋ＣＰＬ＋［Ｖ０／（２βｅ）］（ｄＰＬ／ｄｔ）（１０）

由式（２）～式（４），可得进、回油路阀口流量
方程为

Ｑ１ ＝τＣｄＡ ２（ＰＳ－Ｐ１）／槡 ρ

Ｑ２ ＝τＣｄＡ ２Ｐ２／槡
{

ρ
（１１）

液压源为理想恒压源，供油压力 ＰＳ不变，
Ｐ１＝ＰＳ，系统回油压力 Ｐ２＝Ｐ０≈０，则 ＰＬ＝Ｐ１，得
阀口流量线性化方程为

ＱＬ ＝Ｋｑｘｖ－ＫｃＰＬ （１２）

式中：Ｋｑ＝τＣｄＷ （ＰＳ－ＰＬ）／槡 ρ，Ｗ为阀口面积梯

度；Ｋｃ ＝
１
２τ
ＣｄＷｘｖ ρ（ＰＳ－ＰＬ槡 ）。

结合式（７）～式（１２）及开关阀流量方程，忽
略弹性负载及泄漏的影响下，拉普拉斯变换可得

阀控缸传递函数为

Ｘ（ｓ）＝

１
ｓ
４βｅＡｐ
Ｖ( )
０

ＱＬ－ＦＬ

ｍｓ２ ＋Ｂｓ＋ Ｋ＋
４βｅＡ

２
ｐ

Ｖ( )
０

（１３）

由式（１０）、式（１３）可以看出，外部参数确定
情况下，液压缸位移与开关阀流量 ＱＬ（占空比 τ）
及外负载 ＦＬ有关，受开关阀流量死区、液压缸死
区及外负载、摩擦力的影响，液压缸位移曲线中，

速度、位置换向处跟踪误差较大。

１．２．３　分　析
根据式（１２）、式（１３）可看出，液压缸速度与

进入其两腔的差值流量成比例。图４（ａ）中，通过
单个开关阀进行流量控制时，进入液压缸一端的

瞬时流量为０或 Ｑｍａｘ，占空比 τ一定时，其平均控
制脉冲流量为

ＱＬ ＝
ｔｏｎ
Ｔ
Ｑｍａｘ ＝τＱｍａｘ （１４）

图４（ｂ）中，采用 ２个开关阀配合控制时，进
入液压缸两端的瞬时流量分别为 Ｑｍａｘ或 －Ｑｍａｘ；
占空比 τ一定时，其平均控制流量为

ＱＬ ＝
ｔｏｎ－（Ｔ－ｔｏｎ）

Ｔ
Ｑｍａｘ ＝

２ｔｏｎ－Ｔ
Ｔ

Ｑｍａｘ ＝

　　（２τ－１）Ｑｍａｘ （１５）
结合式（４）、式（１４）、式（１５）可以看出，当占

空比 τ较小（接近于 ０）时，受开关阀流量死区影
响，单阀直控型液压缸负载脉冲流量（即速度）存

在死区，而当占空比 τ过大（接近于１）时，则存在
流量饱和区，严重影响高速开关阀控液压缸位置

系统的启动快速性和稳态定位精度；双阀节流型

通过控制两腔负载差动流量，避免了单个开关阀

死区和饱和区流量非线性特性的影响，提高了高速

开关阀控液压缸位置系统的快速性和定位精度。

本文所采用的双开关阀控液压缸位置系统结

构原理如图６所示。控制器根据输入位置信号和
ＬＶＤＴ位移传感器反馈信号完成位置闭环控制，
改变输出 ＰＷＭ脉冲信号的占空比，通过控制２个
两位三通压电式高速开关阀的平均流量，分别控

制流入液压缸左、右两腔的流量（压力），驱动液

压缸运动到指定位置。

９０７
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图 ６　双开关阀控液压缸位置系统原理

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｄｏｕｂｌｅｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

２　仿真、分析及控制

２．１　仿真模型
基于 ＡＭＥｓｉｍ和 Ｓｉｍｕｌｉｎｋ建立双压电式高

速开关阀控液压缸位置系统联合仿真模型，如

图７所示。图７中，压电式高速开关阀１、２子模
型如图 ８所示。仿真分析所用到的参数如表 ２
所示。

图 ７　压电式高速开关阀控液压缸位置系统仿真模型

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

图 ８　压电式高速开关阀子模型

Ｆｉｇ．８　Ｓｕｂｍｏｄｅｌｏｆｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

２．２　仿真分析
由开关阀流量占空比特性可知，随着 ＰＷＭ

控制信号载波频率的增加，开关阀的死区逐渐增

加；载波频率５０Ｈｚ下，死区将近 ２．８％，受开关阀
流量及液压缸位移死区的影响，采用传统 ＰＩＤ控
制方法，得到开关阀控液压缸位移分段跟踪曲线，

如图９所示。

表 ２　压电式高速开关阀控液压缸参数

Ｔａｂｌｅ２　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄ

ｂｙｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

参数 数值

液压缸负载等效质量 ｍ／ｋｇ １．５

活塞直径 ｄ０／ｍｍ ２５

活塞杆直径 ｄ１／ｍｍ １５

液压缸最大行程 ｘｍａｘ／ｍ ０．５

泄漏系数 Ｃ／（（Ｌ·ｍｉｎ－１）·ｂａｒ－１） ０．０００２

阻尼系数 Ｂ／（Ｎ·（ｍ·ｓ－１）－１） ３５０

静摩擦／Ｎ １５

摩擦系数／（Ｎ·（ｍ·ｓ－１）－１） １５０

ＰＷＭ驱动电压 Ｕ／Ｖ １２０

ＰＷＭ载波频率 ｆ／Ｈｚ １００

供油压力 ＰＳ／ＭＰａ ７

图 ９　载波频率 ５０Ｈｚ时位置跟踪曲线

Ｆｉｇ．９　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓａｔｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆ５０Ｈｚ

　　由图９可以看出，压电式高速开关阀控液压
缸位置系统能够实现给定多项式波形的位置跟

踪，其最大相对误差（位移分辨率）为 ８％，其平衡
位置处于等幅振荡（抖振）状态，本质在于开关阀

脉动流量引起液压缸速度、位置冲击；针对抖振造

成的稳态误差及振动问题，贵州大学苏明
［１８］
设计

了一种具有低通滤波功能的液感元件，位于开关

阀流量输出端口，减小流量及压力脉动，提高了稳

态控制精度，但导致系统快速性进一步降低。

通过式（１０）、式（１３）可得，开关阀控液压缸
平均速度 珋ｖ与脉动流量 珋ｑＬ成比例，而脉动流量周
期 Ｔ为 ＰＷＭ载波频率 ｆ的倒数，求得位置等幅振
荡的幅值为

珋ｘ＝珋ｖＴ＝
４βｅＡｐ珋ｑＬ／ｆ

ｍＶ０ｓ
２＋ＢＶ０ｓ＋（ＫＶ０＋４βｅＡ

２
ｐ）
＝

　　
４βｅＡｐτＱｍａｘ／ｆ

ｍＶ０ｓ
２＋ＢｐＶ０ｓ＋（ｋＶ＋４βｅＡ

２
ｐ）

（１６）

由式（１６）可得，开关阀控制液压缸位置脉动
（抖振）幅值与开关阀载波频率、平均流量，以及

液压缸阻尼、质量、体积和活塞体积等有关。在液

压缸和活塞等结构参数确定的情况下，由开关阀

脉冲控制信号占空比 τ、载波频率 ｆ及流量幅值

０１７
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Ｑｍａｘ有关，因此调节开关阀占空比 τ（脉宽 ＰＷＭ）、
载波频率 ｆ（脉频ＰＦＭ）和载波幅值Ｕ（脉幅ＰＡＭ）
都可以实现高速开关阀控液压缸位置系统的

控制。

改变开关阀 ＰＷＭ信号载波频率 ｆ，仿真得不
同频率（ｆ＝５０Ｈｚ，１００Ｈｚ，２００Ｈｚ，３５０Ｈｚ）下液
压缸给定位置跟踪及误差曲线，如图１０所示。

基于遗传算法得到不同载波频率下系统最优

的 ＰＩＤ控制器参数，分别仿真测试幅值０．３５阶跃
输入信号的稳态跟踪误差，以及幅值 ０．３５、频率
０．５Ｈｚ正弦信号的动态跟踪误差，如图１１所示。

图 １０　不同载波频率下位置跟踪曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

图 １１　不同载波频率下位置跟踪误差

Ｆｉｇ．１１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｅｒｒｏｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙ

由图 １０、图 １１可以看出，随着开关阀 ＰＷＭ
载波频率的增加，系统快速性增加，控制位置跟踪

误差减小；但受开关阀自身动态性能的制约，频率

接近开关阀响应速度时，位置跟踪误差基本趋于

稳定。此时再增大 ＰＷＭ载波频率，只会导致开
关阀死区过大，系统稳定工作区变窄，同时开关次

数线性增加，不利于系统可靠性。

改变开关阀流量幅值 Ｑｍａｘ，仿真得开关阀流量
幅值不同（Ｑｍａｘ＝１５Ｌ／ｍｉｎ，１３Ｌ／ｍｉｎ，１１Ｌ／ｍｉｎ，
９Ｌ／ｍｉｎ）时系统位置跟踪及误差曲线，如图 １２
所示。

采用遗传算法，得到不同流量幅值下系统最

优的 ＰＩＤ控制器参数，分别仿真测试幅值０．３５阶
跃输入信号的稳态跟踪误差，以及幅值 ０．３５、频率
０．５Ｈｚ正弦信号的动态跟踪误差，如图１３所示。

由图１２、图１３可以看出，随着开关阀流量幅
值的减小，系统位置跟踪误差逐渐减小，但流量幅

值与液压缸速度成线性关系，流量幅值过小时，会

导致系统快速性下降，高速运动时产生较大的系

统位置跟踪误差。

图 １２　不同流量幅值下位置跟踪曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗａｍｐｌｉｔｕｄｅ

图 １３　不同流量幅值下位置跟踪误差

Ｆｉｇ．１３　Ｅｒｒｏｒｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗａｍｐｌｉｔｕｄｅ

２．３　控制方法
由以上仿真分析可知，压电式高速开关阀

ＰＷＭ载波频率远高于传统电磁式开关阀，其控制
精度更高，而在位置精度要求不高的场合，可降低

载波频率，从而减少开关阀开关次数；同时压电式

高速开关阀流量幅值与驱动电压成比例，方便通

过改变电压（流量）增益来改变流量幅值（ＰＡＭ）
进行辅助控制。为提高开关阀控液压缸位置系统

静、动态性能，希望液压缸在稳态位置附近（周期

性变化的小误差），流量增益较小；而在单方向误

差或较大误差时，流量增益能随误差的累积迅速

增大。

本文设计的 ＰＷＭ＋ＰＡＭ复合控制器原理如
图１４所示。

１１７
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图１４中，控制器 １采用传统的 ＰＩＤ控制器，
根据误差 ｅ调节 ＰＷＭ波占空比 τ，改变开关阀平
均通过流量，控制液压缸速度和位置；控制器２采
用模糊控制器，控制规则如表 ３所示，根据误差 ｅ
在开关周期内的平均值 珋ｅ及其变化率 ｅｃ的实时
变化，调节相控电压源输出 Ｕ，即改变 ＰＷＭ波幅
值 Ａ，实现开关阀的 ＰＷＭ＋ＰＡＭ控制。

基于 ＰＷＭ＋ＰＡＭ复合控制策略，仿真得到
载波频率 ｆ＝２００Ｈｚ，Ｑｍａｘ＝１５Ｌ／ｍｉｎ，压电式高速
开关阀控液压缸位置系统跟踪曲线，如图 １５
所示。

图 １４　ＰＷＭ＋ＰＡＭ控制器原理

Ｆｉｇ．１４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＰＷＭ＋ＰＡＭｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒ

表 ３　模糊控制规则

Ｔａｂｌｅ３　Ｆｕｚｚｙｃｏｎｔｒｏｌｒｕｌｅｓ

珋ｅ／ｅｃ Ｂ Ｍ Ｓ

Ｂ Ｂ Ｂ Ｂ

Ｍ Ｂ Ｍ Ｍ

Ｓ Ｍ Ｓ Ｓ

图 １５　ＰＷＭ＋ＰＡＭ控制位置跟踪曲线

Ｆｉｇ．１５　ＰｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｗｉｔｈＰＷＭ＋ＰＡＭｃｏｎｔｒｏｌ

　　由图１５可以看出，基于 ＰＷＭ＋ＰＡＭ策略的
开关阀控液压缸位置系统跟踪误差不超过

±０．００２ｍ，即位置分辨率可达 ０．８％，性能优于
传统的 ＰＷＭ控制策略。

３　实验及应用

搭建开关阀控液压缸位置系统液压实验平

台，如图１６所示，控制阀分别选用伺服阀（流量
１０Ｌ／ｍｉｎ，频响８０Ｈｚ）与压电式高速开关阀（性能
见表１），得到位置跟踪系统实验曲线，如图 １７所
示。可以看出，压电式高速开关阀控液压缸位置

分辨率为１．２８％，基本可达到和伺服阀控液压缸
位置系统（１．０６％）相同的定位精度。

图 １６　开关阀控液压缸位置系统实物图

Ｆｉｇ．１６　Ｐｈｏｔｏｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

图 １７　不同开关阀控液压缸位置跟踪曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｏｎｏｆｆｖａｌｖｅｓ
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４　结　论

本文在所设计压电式高速开关阀及其流量特

性分析的基础上，研究压电式高速开关阀控液压

缸位置系统，提出 ＰＷＭ＋ＰＡＭ复合控制方法，提
高开关阀控液压缸位置系统的定位精度，并通过

仿真和实验进行验证。

１）设计一种基于压电式高速开关阀的双阀
差动控制式液压缸位置系统，降低开关阀死区及

饱和区等流量非线性因素对液压缸位置系统静、

动态性能的影响。

２）基于开关阀流量死区及饱和区等非线性，
分析开关阀控液压缸位置系统抖振产生的机理，

得到 ＰＷＭ载波频率和幅值对系统定位精度的影
响规律。

３）提出适用于高速开关阀的变增益和变频
率结合的复合 ＰＷＭ控制方法，提高位置系统的
稳态定位精度（达１％），且不影响快速性。

由于在不同 ＰＷＭ载波频率和流量幅值下，
控制器参数对其开关阀控液压缸位置系统性能有

很大的影响，在变增益及变频控制结构的基础上，

研究变频变增益的 ＰＷＭ自适应控制，提高系统
静、动态综合性能，且进一步减少高速开关阀的开

关次数，达到高效、节能的目的是未来研究的方向。
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［１５］高钦和，刘志浩，牛海龙，等．高速开关阀控液压缸的位置

控制［Ｊ］．中国机械工程，２０１４，２５（２０）：２７７５２７８１．

ＧＡＯＱＨ，ＬＩＵＺＨ，ＮＩＵＨＬ，ｅｔａｌ．Ｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｈｙｄｒａｕ

ｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎ／ｏｆｆｖａｌｖｅ［Ｊ］．Ｃｈｉｎａ

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，２５（２０）：２７７５２７８１（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１６］刘志浩，高钦和，管文良．高速开关阀流量非线性分析及补

偿控制验证［Ｊ］．兵工学报，２０１５，３６（１）：１６３１７４．

ＬＩＵＺＨ，ＧＡＯＱＨ，ＧＵＡＮＷ Ｌ．Ｆｌｏｗｎｏｎｌｉｎｅａｒａｎａｌｙｓｉｓａｎｄ

ｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｖａｌｉｄａｔｉｏｎｆｏｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎ／ｏｆｆｖａｌｖｅ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１５，３６（１）：１６３１７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］俞军涛，焦宗夏，吴帅．大流量压电式高速开关阀设计与仿
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

真测试［Ｊ］．机械工程学报，２０２０，５６（１８）：２２６２３４．

ＹＵＪＴ，ＪＩＡＯＺＸ，ＷＵＳ．Ｄｅｓｉｇｎ，ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｔｅｓｔｏｆｈｉｇｈ

ｆｌｏｗｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎ／ｏｆｆｖａｌｖｅｄｒｉｖｅｎｂｙｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２０，５６（１８）：２２６２３４（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１８］苏明．高速电磁开关阀控缸位置控制系统的纹波抑制［Ｊ］．

液压与气动，２０１２（１）：９２９４．

ＳＵＭ．Ｒｉｐｐｌｅｓｕｐｐｒｅｓｓｉｏｎｏｆｔｈｅｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓ

ｔｅｍｗｉｔｈｈｉｇｈｓｐｅｅｄｓｗｉｔｃｈｉｎｇｓｏｌｅｎｏｉｄｖａｌｖｅ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＨｙ

ｄｒａｕｌｉｃｓ＆Ｐｎｅｕｍａｔｉｃｓ，２０１２（１）：９２９４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　俞军涛　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：液压

元件及数字式电液控制系统。

占昊　男，硕士研究生。主要研究方向：机电液系统。

Ｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃ
ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ

ＹＵＪｕｎｔａｏ１，，ＺＨＡＮＨａｏ１，ＷＡＮＧＬｉ１，ＪＩＡＯＺｏｎｇｘｉａ２

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌ，ＥｌｅｃｔｒｉｃａｌａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｈａｎｄｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（Ｗｅｉｈａｉ），Ｗｅｉｈａｉ２６４２００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｌｏｗｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｓｌｏｗｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｏｎｏｆｆｖａｌｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｃｙｌｉｎｄｅｒ，ａｈｙ
ｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅｗａｓｄｅｓｉｇｎｅｄ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｔｈｅ
ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌｏｆｏｎｏｆｆｖａｌｖｅｗａｓｂｕｉｌｔｉｎｏｒｄｅｒｔｏａｎａｌｙｚｅｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＰＷＭｃａｒｒｉｅｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｎ
ｔｈｅｏｎｏｆｆｖａｌｖｅｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ．Ｔｈｅｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅｂａｓｅｄｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｆｌｏｗｏｆｄｏｕｂｌｅｖａｌｖｅｉｓａｄｏｐｔｅｄ
ｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｏｆｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｌｏａｄｆｌｏｗ，ｗｈｉｃｈｒｅｄｕｃｅｄｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄｅａｄｚｏｎｅ
ｏｎｔｈｅｓｔａｔｉｃａｎｄｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．Ｔｈｅｎ，ｍｅｃｈａｎｉｓｍａｎｄｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｏｎｏｆｆｖａｌｖｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｈｙｄｒａｕｌｉｃ
ｃｙｌｉｎｄｅｒｐｏｓｉｔｉｏｎｃｈａｔｔｅｒｉｎｇａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄｂｙａｎａｌｙｚｉｎｇｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｓｏｆｌｏａｄｐｕｌｓｅｆｌｏｗｏｆｄｏｕｂｌｅｖａｌｖｅ
ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｈｙｄｒａｕｌｉｃｃｙｌｉｎｄｅｒｓｙｓｔｅｍ，ａｎｄＰＷＭ，ＰＡＭａｎｄＰＦＭｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｕｌｓｅｆｌｏｗａｒｅ
ｃｏｍｐａｒｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｐｉｅｚｏｅｌｅｃｔｒｉｃｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ，ａｃｏｍｐｏｓｉｔｅｃｏｎ
ｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈＰＷＭａｎｄＰＡＭｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｈｅｌｐｓｔｈｅｓｙｓｔｅｍｒｅａｌｉｚｅｆａｓｔａｎｄａｃｃｕｒａｔｅｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ
ｂｙａｄｊｕｓｔｉｎｇｔｈｅｄｕｔｙｃｙｃｌｅａｎｄｆｌｏｗａｍｐｌｉｔｕｄｅａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｅｒｒｏｒｓｉｇｎａｌａｎｄｃｈａｎｇｅ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒ
ｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇａｃｃｕｒａｃｙｉｓｎｅａｒｌｙ１％，ｗｈｉｃｈｐｒｏｖｉｄｅｓａｔｈｅｏｒｅｔｉｃａｌｂａｓｉｓｆｏｒｔｈｅａｐ
ｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｏｎｏｆｆｖａｌｖｅ；ｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ；ｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ；ＰＷＭ；ＰＦＭ；ＰＡＭ；ｐｏｓｉｔｉｏｎ
ｒｅｓｏｌｕｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００７１５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００９２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０２１１０：５７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０２１．０９２４．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＫｅｙＲｅｓｅａｒｃｈａｎｄＤｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔＰｌａｎｏｆＳｈａｎｄｏｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ（２０１９ＪＺＺＹ０１０３３７）；ＳｈａｎｄｏｎｇＰｒｏｖｉｎｃｉａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ

Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ（ＺＲ２０２０ＭＥ１１９，ＺＲ２０１７ＰＥＥ０２２）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｊｕｎｔａｏｙｕ＠ｓｄｕ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ４

　收稿日期：２０２００１１４；录用日期：２０２００５０９；网络出版时间：２０２００６０５１４：４４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６０５．１３３４．００４．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１３７２０４０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｉｇｕａｎｇｈｕｉ＠ｓｏｈｕ．ｃｏｍ

　引用格式：李伟，魏光辉，潘晓东，等．用频装备带内多频电磁辐射阻塞干扰效应预测方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７
（４）：７１５７２３．ＬＩＷ，ＷＥＩＧＨ，ＰＡＮＸＤ，ｅｔａｌ．Ｂｌｏｃｋｉｎｇｊａｍｍｉｎｇｅｆｆｅｃｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｒａｄｉ
ａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｆｏｒｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｐｅｎｄｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７
（４）：７１５７２３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．００１６

用频装备带内多频电磁辐射阻塞干扰效应预测方法

李伟１，２，魏光辉１，，潘晓东１，孙梳清３

（１．陆军工程大学 电磁环境效应国家级重点实验室，石家庄 ０５０００３；

２．国防大学 联合作战学院，石家庄 ０５００８４；　３．中国人民解放军６１０３５部队，北京 １０２２００）

　　摘　　　要：为解决用频装备复杂电磁环境效应准确评估的技术难题，从电磁辐射信号
耦合传输的基本理论出发，推导揭示了射频前端线性不良和动态范围不足分别是导致用频装

备电磁辐射效应对带内多频电磁辐射干扰场强有效值、幅值敏感的本质原因。在此基础上建

立了２类用频装备的带内多频连续波电磁辐射效应模型，提出了通过正弦调幅波（调制深度
１００％）、单频连续波电磁辐射临界干扰场强有效值之比（Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ）确定受试装备电磁辐射敏
感类型的方法。Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ＞０．９时，受试装备对干扰场强有效值敏感，０．６１２＜Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ＜０．９
时，受试装备对干扰场强幅值敏感。通信电台带内双频、三频电磁辐射效应试验验证表明：所提

建模预测方法的误差小于１０％，能够有效预测用频装备带内多频连续波电磁辐射效应。
关　键　词：用频装备；带内多频干扰；阻塞效应机理；效应模型；辐射效应预测
中图分类号：ＴＭ９７３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７１５０９

　　随着信息技术的快速发展，用频装备不断增
多，空间电磁频谱日益拥挤。大功率用频装备在

正常发射工作信号的同时，不可避免地会同时发

射谐波信号和杂散噪声信号，加剧了电磁环境的

复杂性。由于电磁场的叠加效应，接收机不仅接

收有用信息，带内单频（窄谱）电磁干扰信号、噪

声信号也会同时进入接收机，导致用频装备技术

指标下降甚至难以正常工作，用频装备的复杂电

磁环境适应性受到了严重威胁
［１２］
。

为确保用频装备在复杂电磁环境下能够正常

发挥工作效能，定型前都需要进行严格的电磁辐

射敏感度试验。然而国内外现行的电磁兼容测试

标准，如国际电工委员会 ＩＥＣ６１０００４６［３］、美国
军用标准 ＭＩＬＳＴＤ４６１Ｇ［４］和 ＭＩＬＳＴＤ４６４Ｃ［５］、
中国军用标准 ＧＪＢ１５１Ｂ—２０１３［６］和 ＧＪＢ８８４８—
２０１６［７］等，规定的电磁辐射抗扰（敏感）度试验方

法都是在单一频率或者单一电磁脉冲辐射条件下

开展的，试验得到的临界干扰、损伤场强值难以直

接表征用频装备的复杂电磁环境适应能力。在实

际使用电磁环境中，若电磁辐射源干扰频率、强度

搭配合适，很有可能使受试装备在单频电磁辐射效

应试验确定的安全评价范围内受到干扰或损伤。

因此，现行的电磁兼容试验标准已经难以满足用频

装备复杂电磁环境适应能力评估的技术需求。

为了评价用频装备在复杂电磁环境下的生存

能力，一般可以通过实装复杂电磁环境效应试验

或模拟仿真的方法进行效应评估
［８１１］
。但是，电

磁环境纷繁复杂，干扰信号频率、强度能够任意组

合，难以通过复杂电磁环境模拟与效应试验方法

一一进行试验和评价。

实验室条件下获得的用频装备单频连续波、

调幅波等单一因素的辐射敏感度试验数据，虽然

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104006&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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不能反映用频装备在复杂电磁环境下的生存能

力，却客观反映了受试装备对不同频率干扰信号

的耦合与选择抑制特性
［１２１４］

。因此，本文在前期

研究的基础上从用频装备电磁辐射共性规律和效

应机理出发，首先从理论上揭示不同带内电磁辐

射组合作用下受试装备产生阻塞干扰效应的决定

因素，然后基于实验室条件下获得的装备电磁辐

射敏感度试验数据，建立带内多频连续波电磁辐

射作用下的用频装备电磁辐射效应模型，并总结

提出建模预测方法，最后以典型通信装备为受试

对象，试验验证用频装备带内连续波电磁辐射阻

塞干扰效应预测方法的实用性和准确性。

１　阻塞干扰效应机理与多频电磁辐
射效应模型

　　根据用频装备接收机对电磁辐射场的响应可
以将电磁干扰分为线性干扰和非线性干扰。线性

干扰通常包括同频干扰和邻频干扰，此时接收机

相当于带通滤波器。而常见的非线性干扰主要有

交调干扰、互调干扰、乱真响应等，都是由于受试

装备电磁辐射响应的非线性产生的。从广义上来

说，凡是由于干扰信号超出了受试装备中电子器

件的工作动态范围，或者改变了电子器件的偏置

电平，从而使其接收机的灵敏度下降，有用信号增

益显著降低的现象都可以称为阻塞干扰。用频装

备的带内干扰都属于大信号阻塞干扰，不会产生

交调、互调等现象。理论分析表明，射频前端电磁

辐射响应线性不良、动态范围不足是导致带内阻

塞干扰效应的本质原因，但两者的效应机理和多

频电磁辐射效应模型并不相同。

１．１　线性不良导致的电磁辐射阻塞干扰效应
假设电磁波经过天线耦合进入到接收机输入

端的信号为

ｕｉｎ（ｔ）＝ＡｉＥｉｃｏｓ（ωｉｔ）＋ＡｓＥｓｃｏｓ（ωｓｔ） （１）
式中：Ａｉ和 Ａｓ分别为接收机天线对干扰信号和有
用信号的耦合系数（包括极化方向的影响）；Ｅｉ和
Ｅｓ分别为接收机天线处的干扰信号和有用信号
的电场强度幅值；ωｉ和 ωｓ分别为干扰信号和有
用信号的角频率。

上述信号在进入接收机的射频前端前，一般

都会经过限幅器或者带通滤波器的选择抑制，这

些电路一般具有非线性响应特性，在输入信号不

太强的情况下，其输出信号可以用幂级数表示为

ｕｏ（ｔ）＝Ｂ０＋Ｂ１ｕｉｎ（ｔ）＋Ｂ２ｕ
２
ｉｎ（ｔ）＋Ｂ３ｕ

３
ｉｎ（ｔ）＋…

（２）
式中：Ｂｊ（ｊ＝０，１，２，３，…）为非线性系数，是与电

路的转移特性相关的常数。

当输入信号很小时，电路工作于线性区域，只

取幂级数的前２项即可；而当输入信号较大时，电
路响应的非线性逐渐显现，一般取幂级数的前

４项［１５］
。

将式（１）代入式（２）中，整理得到与有用信号
相关的基波分量为

ＡｓＥｓ Ｂ１＋
３
２
Ｂ３Ａ

２
ｉＥ
２
ｉ＋
３
４
Ｂ３Ａ

２
ｓＥ
２( )ｓ ｃｏｓ（ωｓｔ） （３）

则有用信号基波的增益 Ｋｓ为

Ｋｓ ＝Ｂ１＋
３
２
Ｂ３Ａ

２
ｉＥ
２
ｉ＋
３
４
Ｂ３Ａ

２
ｓＥ
２
ｓ （４）

当辐射场强较低时，受试装备工作在线性区，

有用信号增益等于 Ｂ１；当辐射场强增大时，工作
电路进入非线性区，有用信号的增益随着辐射场

强的增大而减小（Ｂ３＜０）。无论是有用信号过大

还是干扰信号过大都会产生阻塞干扰。当２Ａ２ｉＥ
２
ｉ＋

Ａ２ｓＥ
２
ｓ ＝－４Ｂ１／（３Ｂ３）时，Ｋｓ＝０，此时有用信号被

完全淹没，信息传输中断，这就是线性不良引起的

阻塞干扰效应机理。

若空间有 ｎ个单频干扰信号，角频率为
ωｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ），在接收机天线处的场强幅值为
Ｅｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ），对应的接收天线耦合系数为
Ａｊ（ｊ＝１，２，…，ｎ），则接收机输入端的信号为

ｕｉｎ（ｔ）＝∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊｃｏｓ（ωｊｔ）＋ＡｓＥｓｃｏｓ（ωｓｔ） （５）

将式（５）代入式（２）中，整理可得有用信号基
波增益 Ｋｓ为

Ｋｓ ＝Ｂ１＋
３
２
Ｂ３∑

ｎ

ｊ＝１
Ａ２ｊＥ

２
ｊ ＋
３
４
Ｂ３Ａ

２
ｓＥ
２
ｓ （６）

当有用信号大小不变时，令有用信号增益相

等，联立式（６）和式（４）可得

Ａ２ｉＥ
２
ｉ ＝∑

ｎ

ｊ＝１
Ａ２ｊＥ

２
ｊ ＝２（Ｋｓ－Ｂ１）／（３Ｂ３）－Ａ

２
ｓＥ
２
ｓ／２

（７）
若受试装备在带内单频电磁辐射作用下的临

界干扰场强为 Ｅｊ０（ωｊ）（ｊ＝１，２，３，…），带内多频
电磁辐射临界干扰对应的电磁辐射场强组合为

（Ｅ１，Ｅ２，…，Ｅｎ），由式（７）可得

Ａ２１Ｅ
２
１０ ＝Ａ

２
２Ｅ
２
２０ ＝… ＝Ａ２ｎＥ

２
ｎ０ ＝∑

ｎ

ｊ＝１
Ａ２ｊＥ

２
ｊ （８）

定义线性不良多频干扰系数 ＳＩ，当 ＳＩ≥１时，
受试装备受到有效干扰，技术性能降低或不能正

常工作；ＳＩ＜１时，受试装备工作性能不受影响。
由式（８）可得

ＳＩ＝∑
ｎ

ｊ＝１
Ｅ２ｊ／Ｅ

２
ｊ０ （９）

６１７
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　第 ４期 李伟，等：用频装备带内多频电磁辐射阻塞干扰效应预测方法

这就是线性不良导致的用频装备带内电磁辐

射阻塞干扰效应预测模型。综上所述，线性不良

是导致用频装备带内多频连续波电磁辐射效应对

干扰场强有效值敏感的本质原因。

１．２　动态范围不足导致的电磁辐射阻塞干扰效应
装备线性不良属于弱非线性响应，适于幂级

数分析法处理问题。当干扰信号过强，使受试装

备电路工作于截止区、饱和区甚至元器件出现击

穿时，若用式（２）表示输出信号，需保留许多项才
能保证其准确度，一般不再采用幂级数分析法进

行处理。

设电磁波经过天线耦合进入到接收机输入端

的信号（见式（１））由一个干扰信号和一个有用信
号组成，按图１所示进行矢量分析。

图 １　矢量分析图

Ｆｉｇ．１　Ｖｅｃｔｏｒａｎａｌｙｓｉｓ

图１中，ωｄ ＝ωｓ－ωｉ，带内干扰时，干扰频
率和有用信号频率比较接近，则 ωｄ ωｓ，ωｉ；此
时干扰信号远大于有用信号，即 ＡｉＥｉ ＡｓＥｓ。由
矢量分析图可知输入信号 ｕｉｎ（ｔ）为
ｕｉｎ（ｔ）＝Ｒ１（ｔ）ｃｏｓ（ωｉｔ＋θ１） （１０）

输入信号的包络 Ｒ１（ｔ）：

Ｒ１（ｔ）＝ （ＡｓＥｓ）
２＋（ＡｉＥｉ）

２＋２ＡｉＥｉＡｓＥｓｃｏｓ（ωｄｔ槡 ）

（１１）

输入信号的“初始”相位角 θ１：

θ１ ＝ａｒｃｔａｎ
ＡｓＥｓｓｉｎ（ωｓ－ωｉ）ｔ

ＡｉＥｉ＋ＡｓＥｓｃｏｓ（ωｓ－ωｉ）
( )ｔ≈

　　
ＡｓＥｓ
ＡｉＥｉ
ｓｉｎ（ωｓ－ωｉ）ｔ （１２）

假设受试装备射频前端的饱和电平为 Ｕｍ，增
益为 Ｋ０。输入小信号时，理想线性电路输出的信
号幅值为Ｋ０Ｒ１（ｔ）；输入信号幅值超过限值时，输出

信号幅值钳位于Ｕｍ，此时由欧拉方程 ｅ
ｊｘ ＝ｃｏｓｘ＋

ｊｓｉｎｘ可知，输出信号 ｕｏ（ｔ）为
ｕｏ（ｔ）＝Ｕｍｃｏｓ（ωｉｔ＋θ１）＝

[　　Ｒｅ Ｕｍｅｘｐ（ｊωｉｔ）ｅｘｐｊ
ＡｓＥｓ
ＡｉＥｉ
ｓｉｎ（ωｓ－ωｉ）( ) ]ｔ

（１３）

由第一类 ｎ阶贝塞尔函数 Ｊｎ（ｘ） ＝
１
２π
·

∫
π

－π
ｅｘｐ（ｊ（ｎｔ－ｘｓｉｎｔ））ｄｔ，对式（１３）进行傅里叶

级数展开可得

ｕｏ（ｔ）＝Ｕｍ∑
∞

ｎ＝－∞

Ｊｎ
ＡｓＥｓ
ＡｉＥ

( )
ｉ

ｃｏｓ（ωｉ＋ｎ（ωｓ－ωｉ））ｔ

（１４）
输出信号中，频率为 ωｓ的有用信号分量是

式（１４）中 ｎ＝１的项：

ＵｍＪ１
ＡｓＥｓ
ＡｉＥ

( )
ｉ

ｃｏｓ（ωｓｔ）＝Ｕｍ
ＡｓＥｓ
２ＡｉＥｉ

ｃｏｓ（ωｓｔ） （１５）

由此可知，有用信号的增益 Ｋｓ为

Ｋｓ ＝
Ｕｍ
２ＡｉＥｉ

（１６）

由此可见，在大信号干扰作用下，有用信号的

增益取决于干扰信号的幅值和电路的饱和电压。

当 ＡｉＥｉ＝Ｕｍ时，Ｋｓ＝１／２，电路输出的有用信号仅
为输入信号的一半；而当 ＡｉＥｉ Ｕｍ时，Ｋｓ＝０，有
用信号完全阻塞，这就是动态范围不足引起的阻

塞干扰机理。

当受试装备同时受到 ｎ个单频大信号干扰
时，接收机输入端的信号如式（５）所示，仿照图 １
进行矢量分析，干扰信号合成后振幅 Ｒｉ（ｔ）变为
时变量：

Ｒｉ（ｔ） [ (＝ ∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊｓｉｎ（ωｊ－ω１） )ｔ２

＋

(　　 ∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊｃｏｓ（ωｊ－ω１） )ｔ ]２

１
２

（１７）

　　干扰信号的“初始”相位角 φ：

φ＝ａｒｃｔａｎ
∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊｓｉｎ（ωｊ－ω１）ｔ

∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊｃｏｓ（ωｊ－ω１）









ｔ

（１８）

时变振幅的包络最大值为∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊ。

此时输入信号可表示为

ｕｉｎ（ｔ）＝Ｒ２（ｔ）ｃｏｓ（ω１ｔ＋φ＋θ２） （１９）
式中：Ｒ２（ｔ）为 ｎ个单频干扰信号和有用信号叠加
后的包络；θ２为输入信号的“初始”相位角，即

θ２≈ ａｒｃｔａｎ
ＡｓＥｓｓｉｎ（ωｓ－ω１）ｔ

∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊ＋ＡｓＥｓｃｏｓ（ωｓ－ω１）







ｔ
≈

　　
ＡｓＥｓ

∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊ

ｓｉｎ（ωｓ－ω１）ｔ （２０）

当输入信号幅值超过系统的限值时，输出信

号幅值钳位于 Ｕｍ，与单一干扰信号同理可得输出
信号的傅里叶级数展开式：

７１７
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ｕｏ（ｔ）＝Ｕｍ∑
∞

ｎ＝－∞

Ｊｎ
ＡｓＥｓ

∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥ







ｊ
ｃｏｓ（ω１ｔ＋φ＋

　　ｎ（ωｓ－ω１）ｔ） （２１）
输出信号中的有用信号分量为式（２１）中 ｎ＝

１的项：

ＵｍＪ１
ＡｓＥｓ

∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥ







ｊ
ｃｏｓ（ωｓｔ＋φ）＝

ＡｓＥｓＵｍ

２∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊ

ｃｏｓ（ωｓｔ＋φ）

（２２）
多个强信号干扰时，有用信号的增益变为

Ｋｓ ＝
Ｕｍ

２∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊ

（２３）

假设受试装备单频带内连续波临界干扰场强

为 Ｅｊ０（ωｊ），而受试装备在频率为 ωｊ（ｊ＝１，２，…，
ｎ）的带内单频连续波共同作用下的临界干扰场强
组合为（Ｅ１，Ｅ２，…，Ｅｎ），若受试装备出现阻塞干扰
时有用信号增益相同，由式（１６）、式（２３）可得

Ａ１Ｅ１０ ＝Ａ２Ｅ２０ ＝… ＝ＡｎＥｎ０ ＝∑
ｎ

ｊ＝１
ＡｊＥｊ＝

Ｕｍ
２Ｋｓ
（２４）

定义动态范围不足时多频干扰系数 ＳⅡ，由
式（２５）所示。则当 ＳⅡ≥１时，受试装备受到有效
干扰，技术性能降低或不能正常工作；ＳⅡ ＜１时，
受试装备工作性能不受影响。

ＳⅡ ＝∑
ｎ

ｊ＝１

Ｅｊ
Ｅｊ０

（２５）

由此可见，动态范围不足导致的电磁辐射阻

塞干扰效应对干扰场强幅值敏感。与式（９）不
同，式（２５）推导过程中采用干扰信号的振幅最大
值代替其某一时刻的振幅，由此带来的误差将在

第２节进行修正。

２　多频电磁辐射阻塞干扰效应预测
方法

　　在对受试装备进行电磁辐射效应系统研究之
前，难以确定其产生阻塞干扰效应的根本原因是

电路的线性不良还是动态范围不足，因而也就难

以确定是采用式（９）还是式（２５）评估受试装备的
带内多频连续波电磁辐射效应。但是，通过效应

试验可以解决该问题，为此先进行理论分析。

２．１　理论分析
设正弦调幅波电磁辐射场强为

Ｅａｍ（ｔ）＝Ｃ（１＋ｍｃｏｓ（ψｔ））ｃｏｓ（ωｔ） （２６）
式中：Ｃ为载波振幅；０≤ｍ≤１为调制深度；ψ为

调幅信号角频率；ω为载波角频率。
对应的峰值场强 Ｅａｍｐ为

Ｅａｍｐ ＝（１＋ｍ）Ｃ （２７）
利用三角函数公式对式（２６）进行展开，则

Ｅａｍ（ｔ）＝Ｃｃｏｓ（ωｔ）＋
１
２
ｍＣｃｏｓ（ω＋ψ）ｔ＋

　　 １
２
ｍＣｃｏｓ（ω－ψ）ｔ （２８）

显然，式（２８）所示调幅信号是由 ３个频率不
同的单频辐射信号叠加构成的，其场强的有效值

Ｅａｍｅ为

Ｅａｍｅ ＝槡
２
２
Ｃ １＋ｍ

２

４
＋ｍ

２

槡 ４
＝槡２
２
Ｃ １＋ｍ

２

槡 ２
（２９）

单频连续波 Ｅｓｉｎ（ｔ）＝Ｄｃｏｓ（ωｔ）对应的峰值

场强 Ｅｓｉｎｐ＝Ｄ，而场强的有效值 Ｅｓｉｎｅ 槡＝ ２Ｄ／２。若
正弦调幅波的辐射场强有效值与单频连续波辐射

场强有效值相同，则峰值场强之间的关系为

Ｅｓｉｎｐ ＝Ｅａｍｐ １＋ｍ２／槡 ２／（１＋ｍ） （３０）
若受试装备的带内阻塞干扰效应对干扰场强

幅值敏感，则正弦调幅波辐射的临界干扰场强有

效值应该是单频连续波辐射临界干扰场强有效值

的 １＋ｍ２／槡 ２／（１＋ｍ）倍。
为提高试验结果的区分度，取调制深度 ｍ＝

１，正弦调幅波辐射的临界干扰场强有效值应该是
单频连续波辐射临界干扰场强有效值的 ０．６１２
倍；反之，受试装备的带内阻塞干扰效应对干扰场

强有效值敏感，正弦调幅波辐射的临界干扰场强

有效值应该与单频连续波辐射临界干扰场强有效

值基本相同。

电路动态范围不足引起的阻塞干扰效应预测

模型式（２５）推导过程中，由于“采用干扰信号的
振幅最大值代替其某一时刻的振幅”带来了误

差，为修正这一误差，定义连续波信号在一个周期

内电平值超过受试装备临界干扰电平值的时间与

信号周期的比值为干扰因子，记为 α。将受试装
备电磁干扰信号电平与相应频率的单频临界干扰

信号电平幅值之比称为归一化电平值。以受试装

备正弦调幅波与单频连续波电磁辐射临界干扰效

应试验数据为依据，分别对正弦调幅波和单频连

续波临界干扰信号场强瞬时值进行归一化，使两

者同时满足归一化电平值超过某一临界值（归一化

场强临界值）的比例相同，可以求得正弦调幅波与

单频连续波临界干扰场强的有效值之比 Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ
所对应的信号归一化场强临界值 Ｕｎ和干扰因子 α
的值，如表１所示。

８１７
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表 １　Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ对应的归一化场强值和干扰因子

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｏｆｎｏｒｍａｌｉｚｅｄｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈａｎｄ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｆａｃｔｏｒｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＥａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ

Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ 归一化场强值 Ｕｎ 干扰因子 α／％

０．６６ ０．９９９ ３．４０

０．６８ ０．９９７ ４．７６

０．７０ ０．９９５ ６．１１

０．７２ ０．９９３ ７．４４

０．７４ ０．９９１ ８．４２

０．７６ ０．９８８ ９．９６

０．７８ ０．９８５ １１．１４

０．８０ ０．９８２ １２．１０

　　对干扰场强幅值敏感型受试装备，首先根据
正弦调幅波（调制深度１００％）与单频连续波临界
干扰场强的有效值之比，查表 １确定干扰因子 α
的值；然后对带内多频干扰场强瞬时值进行归一

化，由周期内干扰电平幅值超过 Ｕα的比例达到
α，求出带内多频干扰归一化电平 Ｕα的值，则修

正后的多频干扰系数 ＳⅡ为

ＳⅡ ＝
Ｕα
Ｕｎ

（３１）

与修正前相同，对电路动态范围不足导致的

阻塞干扰效应来说，当 ＳⅡ≥１时，受试装备受到
有效干扰，技术性能降低或不能正常工作；ＳⅡ ＜１
时，受试装备工作性能不受影响。式（３１）即为修
正后的场强幅值敏感型受试装备的带内多频电磁

辐射效应模型。

２．２　带内多频阻塞干扰效应预测流程
由于受试装备射频前端电路线性不良、动态

范围不足导致的带内多频连续波电磁辐射效应分

别对干扰场强有效值、幅值敏感，而通过正弦调幅

波、单频连续波电磁辐射效应试验数据能够区分受

试装备的敏感类型，并对幅值敏感型装备的效应模

型进行修正，据此提出用频装备带内多频阻塞干扰

效应建模预测方法，如图２所示，预测流程如下：

图 ２　用频装备带内多频连续波电磁辐射效应预测流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｗａｖｅｆｏｒ

ｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｐｅｎｄｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

　　步骤 １　分析受试装备的工作电磁环境，测
量确定其工作频带内每个单频连续波干扰信号的

辐射场强。对难以用场强计准确测量的电磁干扰

信号，建议用接收天线接频谱分析仪的方式进行

测量，但需通过校准建立辐射场强与接收功率平

方根的线性对应关系。

步骤 ２　对受试装备进行正弦调幅波（调制
深度１００％）和单频连续波（与调幅波载波频率相
同）电磁辐射效应试验，分别确定其临界干扰场

强有效值。

步骤３　若正弦调幅波与单频连续波临界干
扰场强有效值的比值接近于 １，则受试装备属于
场强有效值敏感型用频装备。当其受到带内多频

连续波电磁辐射干扰时，采用式（９）模型对其进
行阻塞干扰效应预测。即将带内干扰信号辐射场

强对其同频临界干扰场强归一化，所有带内干扰

信号归一化场强的平方和作为多频干扰系数 ＳＩ，
若ＳＩ≥１则受试装备会被干扰，若 ＳＩ＜１则受试装

９１７
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备能够正常工作。

步骤４　若正弦调幅波与单频连续波临界干
扰场强有效值之比小于 ０．９且大于 ０．６１２，则受
试装备为场强幅值敏感型用频装备。根据正弦调

幅波与单频连续波临界干扰场强有效值的比值，

查表１得到受试装备归一化电平值 Ｕｎ和干扰因
子 α。当用频装备受到带内多频连续波电磁辐射
干扰时，根据对同频临界干扰场强归一化后的复

合信号的幅值在周期内超过 Ｕα的比例达到 α，求
出 Ｕα的值，此时多频干扰系数 ＳⅡ ＝Ｕα／Ｕｎ，若
ＳⅡ≥１，则受试装备会受到干扰，若 ＳⅡ ＜１，则受
试装备能够正常工作。

３　带内多频电磁辐射效应试验验证
为检验用频装备带内多频电磁辐射效应模型

的准确性，先后以互补模式映射网格编码调制

（ＣＰＴＣＭ）、频率调制（ＦＭ）、振幅调制（ＡＭ）、高斯
最小移频键控调制（ＧＭＳＫ）等 ５种典型通信电台
作为受试对象进行了试验验证。试验结果如表 ２
所示，调制方式为 ＦＭ的电台既有可能对带内干
扰的场强峰值敏感，也有可能对场强有效值敏感；

表 ２　受试电台正弦调幅波与单频连续波电磁辐射

临界干扰场强比较

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｃｒｉｔｉｃａｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｔｈｒｅｓｈｏｌｄｂｅｔｗｅｅｎｓｉｎｅＡＭ ｗａｖｅａｎｄ

ｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｗａｖｅｆｏｒｔｅｓｔｅｄｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

电台调制方式 Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ 多频场强敏感类型

ＣＰＴＣＭ ０．９６４ 有效值

ＦＭ ０．７２１ 幅值

ＦＭ ０．９８６ 有效值

ＡＭ ０．６７８ 幅值

ＧＭＳＫ ０．６３７ 幅值

同样，不同的数字调制方式也既有可能对带内干

扰的场强峰值敏感，也有可能对场强有效值敏感。

因此，通信装备带内阻塞干扰与其调制方式并无

确定关系。

３．１　场强有效值敏感型通信装备带内多频电磁
辐射效应模型验证

　　以 ＣＰＴＣＭ通信电台为受试对象，设定工作
频率 ｆｓ分别为 ６０ＭＨｚ和 ８０ＭＨｚ时，在不同干扰
频率 ｆｉ、不同干扰强度组合下进行了 ６组双频电
磁辐射效应试验，测试结果如表３所示；设定工作
频率分别为４０ＭＨｚ、６０ＭＨｚ和８０ＭＨｚ时，在不同
干扰频率、不同干扰强度组合下进行了 ３组三频
电磁辐射效应试验，测试结果如表 ４所示。可以
看出，每组试验确定的线性不良多频干扰系数 ＳＩ
的值都十分接近于 １．０，即使单一试验值误差也
基本控制在 ８％以内，验证了场强有效值敏感型
用频装备带内多频电磁辐射效应模型式（９）的准
确性。结合表 １的计算结果可以推断，只要受试
装备 Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ＞０．９，采用式（９）进行带内多频电
磁辐射效应预测，就能保证应有的准确度。

３．２　场强幅值敏感型通信装备带内多频电磁辐
射效应模型验证

　　以 ＦＭ式幅值敏感型通信电台为受试对象，
设定工作频率分别为 ４０ＭＨｚ和 ６０ＭＨｚ时，在不
同干扰频率、不同干扰强度组合下进行了多组双

频、三频电磁辐射效应试验，测试结果如表 ５～
表８所示。为减小换算误差，表中直接用辐射天
线的输入功率表征受试电台的临界干扰电平，计

算多频干扰系数时只需将多频辐射（输入）功率

对其同频临界干扰辐射（输入）功率归一化并求

平方根即可得到干扰场强的比值 Ｅｊ／Ｅｊ０。为检验

表 ３　场强有效值敏感型电台带内双频电磁辐射效应测试结果

Ｔａｂｌｅ３　ＤｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆＲＭＳｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

工作频率／ＭＨｚ 干扰频偏／ｋＨｚ 线性不良多频干扰系数 ＳＩ测试值 ＳＩ均值

６０ －２０ １５ ０．９５０ ０．９８１ １．０２０ １．０５７ ０．９８６ ０．９９９

６０ －２０ １０ １．０８０ １．０５７ １．０５７ １．０８０ １．０２２ １．０５９

８０ －１５ ５ １．０１５ １．００７ １．０５３ ０．９９２ ０．９４８ １．００３

８０ －１０ １０ １．１０５ ０．９９２ ０．９８２ ０．９５２ １．０００ １．００６

表 ４　场强有效值敏感型电台带内三频电磁辐射效应测试结果

Ｔａｂｌｅ４　ＴｒｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆＲＭＳｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

工作频率／ＭＨｚ 干扰频偏／ｋＨｚ 线性不良多频干扰系数 ＳＩ测试值 ＳＩ均值

４０ －１０ ４０ １０
１．０７５ １．０１６ １．０９１ １．０５２
１．０１５ １．０５２ ０．９９６

１．０４２

６０ －２０ １０ ２０
０．９３６ ０．９４９ １．０１５ ０．９８１
０．９９９ １．０９１ １．０９１

１．００９

８０ －１５ ５ ２０
１．０１６ １．０４５ １．０３０ １．００４
１．０６５ １．０５９ １．０１３ １．０６９

１．０３８

０２７
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　第 ４期 李伟，等：用频装备带内多频电磁辐射阻塞干扰效应预测方法

表 ５　工作频率为 ４０ＭＨｚ时场强幅值敏感型电台带内

双频电磁辐射效应测试结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｅａｋｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈ

ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔｗｉｔｈｆｓ＝４０ＭＨｚ

单／双频

临界干扰电平／ｄＢｍ

干扰频率

３９．９９４ＭＨｚ

干扰频率

４０．００３ＭＨｚ

修正前

ＳⅡ

修正后

ＳⅡ

单频 　－９．４ －１０．７

双频

－１１．８ －１６．３ １．２８３ １．１４８
－１２．６ －１７．８ １．１３３ １．０１５
－１３．４ －１６．６ １．１３８ １．０１６
－１４．２ －１４．５ １．２２１ １．０９
－１５ －１４．２ １．１９３ １．０６６
－１５．８ １３．３ １．２２ １．０９２

均值 １．１９８ １．０７１

表 ６　工作频率为 ６０ＭＨｚ时场强幅值敏感型电台带内

双频电磁辐射效应测试结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｅａｋｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈ

ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｅｑｕｉｐｍｅｎｔｗｉｔｈｆｓ＝６０ＭＨｚ

单／双频

临界干扰电平／ｄＢｍ

干扰频率

５９．９９４ＭＨｚ

干扰频率

６０．００３ＭＨｚ

修正前

ＳⅡ

修正后

ＳⅡ

单频 －１１．４ 　－９．４

双频

－１３．８ －１６．７ １．１９ １．０６８
－１４．６ －１５．６ １．１８２ １．０５７
－１５．４ －１４．６ １．１８１ １．０５４
－１６．２ －１３．７ １．１８５ １．０５８
－１７ －１３．１ １．１７８ １．０５２
－１７．８ －１２．４ １．１８７ １．０６２

均值 　１．１８４ １．０５９

表 ７　工作频率为 ４０ＭＨｚ时场强幅值敏感型电台带内

三频电磁辐射效应测试结果

Ｔａｂｌｅ７　Ｔｒｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｅｆｆｅｃｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｅａｋｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ

ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｗｉｔｈｆｓ＝４０ＭＨｚ

单／三频

临界干扰电平／ｄＢｍ

干扰频率

３９．９９５ＭＨｚ

干扰频率

４０ＭＨｚ

干扰频率

４０．００４ＭＨｚ

修正前

ＳⅡ

修正后

ＳⅡ

单频 　－４．３ －０．７ －０．７

三频

－１３．１ －６．７ －６．７ １．３６６ １．０２３
－１０．３ －８．９ －６．７ １．３９１ １．０４
－１１ －７．７ －７．７ １．３５６ １．０１３
－１１．３ －６．８ －７．７ １．３８９ １．０３９
－１１．３ －７．７ －６．８ １．３８９ １．０３７
－９．５ －８．７ －８．７ １．３４６ １．０１１
－１２．３ －８．７ －５．６ １．３６５ １．０２４

均值 １．３７２ １．０２７

模型修正后求多频干扰系数的准确性，表中同时

给出了式（２５）（修正前ＳⅡ）、式（３１）（修正后ＳⅡ）

表 ８　工作频率为 ６０ＭＨｚ时场强幅值敏感型电台带内

三频电磁辐射效应测试结果

Ｔａｂｌｅ８　Ｔｒｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎ

ｅｆｆｅｃｔｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｏｆｐｅａｋｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙ

ｅｑｕｉｐｍｅｎｔｗｉｔｈｆｓ＝６０ＭＨｚ

单／三频

临界干扰电平／ｄＢｍ

干扰频率

５９．９９４ＭＨｚ

干扰频率

５９．９９７ＭＨｚ

干扰频率

６０．００５ＭＨｚ

修正前

ＳⅡ

修正后

ＳⅡ

单频 －１０．８ 　－９．４ 　－６．８

三频

－１６．８ －１５．４ －１６．１ １．３４５ １．０１３
－１６．８ －１６．５ －１２．８ １．４４４ １．０７３
－１８．１ －１５．４ －１２．８ １．４３４ １．０７
－１７．８ －１６．４ －１２ １．４４３ １．０７
－１７．８ －１４．８ －１３．８ １．４３ １．０７２
－１６．３ －１６．４ －１３．８ １．４２４ １．０６２

均值 １．４２　 １．０６　

的计算结果。在计算修正后 ＳⅡ时，根据受试电台
的正弦调幅波（调制深度１００％）与单频连续波临
界干扰场强的有效值之比 Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ＝０．７２１，查
表１取归一化场强临界值 Ｕｎ＝０．９９３、干扰因子
α＝７．４９％。　

从表５～表 ８计算结果可以看出，按式（２５）
将带内不同频率归一化干扰场强 Ｅｊ／Ｅｊ０直接相加
求多频干扰系数 ＳⅡ，在多频临界干扰时不仅干扰
系数 ＳⅡ普遍大于 １．１，而且干扰频率越多，干扰
系数 ＳⅡ偏离１越远，预测误差不能接受。采用修
正公式（３１）计算干扰系数 ＳⅡ，无论带内双频、三
频干扰，误差均不足 １０％，且与干扰频点数量无
关，说明修正后的效应模型能够有效对场强峰值

敏感型通信装备带内多频的电磁辐射效应进行

预测。

４　结　论

通过对用频装备带内阻塞干扰机理分析，建

立了２种带内多频连续波电磁辐射效应模型，提
出了多频电磁辐射阻塞干扰效应预测方法并试验

验证了其准确性。

１）用频装备阻塞干扰效应的本质是其对电
磁辐射响应的非线性，线性不良（弱非线性）和动

态范围不足（强非线性）分别是导致用频装备对

带内多频电磁辐射干扰场强有效值、幅值敏感的

本质原因。

２）通过正弦调幅波、单频连续波电磁辐射效
应试验数据能够区分受试装备的敏感类型。正弦

调幅波调制深度 １００％时，正弦调幅波临界干扰
场强有效值 Ｅａｍｅ大于单频临界干扰场强有效值
Ｅｓｉｎｅ的９０％时，受试装备属于干扰场强有效值敏

１２７
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感型用频装备；而 ０．６１２＜Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ＜０．９时，受
试装备属于干扰场强幅值敏感型用频装备。

３）对干扰场强有效值敏感型用频装备，将其
带内干扰信号辐射场强对其同频临界干扰场强归

一化，所有带内干扰信号归一化场强的平方和作

为多频干扰系数 ＳＩ，若 ＳＩ≥１则受试装备会被干
扰，若效应指数ＳＩ＜１，则受试装备能够正常工作。

４）对干扰场强幅值敏感型用频装备，根据受
试装备 Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ值确定归一化电平值 Ｕｎ和干扰
因子 α。将带内多频连续波电磁辐射场强对同频
临界干扰场强归一化后相加构成复合信号，设复

合信号的幅值在周期内超过 Ｕα的比例达到 α，求
出 Ｕα的值，此时多频干扰系数 ＳⅡ ＝Ｕα／Ｕｎ，若
ＳⅡ≥１，则受试装备会受到干扰，若 ＳⅡ ＜１，则受
试装备能够正常工作。

５）通信电台带内双频、三频电磁辐射效应试
验验证表明了用频装备带内多频电磁辐射效应建

模预测方法的准确性，误差均小于１０％。
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ＲＥＮＸＲ，ＣＨＡＩＣＣ，ＭＡＺＹ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｄａｍａｇｅｅｆｆｅｃｔａｎｄ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｂｉｐｏｌａｒｔｒａｎｓｉｓｔｏｒｓｉｎｄｕｃｅｄｂｙｉｎｊｅｃｔｉｏｎｏｆｅｌｅｃ

ｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｐｕｌｓｅｆｒｏｍ ｔｈｅｂａｓｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＰｈｙｓｉｃａＳｉｎｉｃａ，

２０１３，６２（６）：４６４４６９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＬＵＸＦ，ＷＥＩＧＦ，ＰＡＮＸＤ，ｅｔａｌ．Ａｐｕｌｓｅｄｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉａｌｍｏｄｅ

ｃｕｒｒｅｎｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｐｕｌｓｅｆｉｅｌｄｓｕｓｃｅｐ

ｔｉｂｉｌｉｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆａｎｔｅｎｎａｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，２０１５，５７（６）：１４３５１４４６．

［１０］ＨＡＧＥＲＣＥ，ＲＩＳＯＮＪＤ，ＴＡＩＴＧＢ．Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｐｒｏｂａｂｉｌ

ｉｔｙｏｆｅｆｆｅｃｔａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｔｏｏｌｆｏｒｈｉｇｈｐｏｗｅｒｓｕｓｃｅｐｔｉｂｉｌｉｔｙｔｅｓｔｉｎｇ

［Ｊ］．ＩＥＥＥ ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，

２０１６，５８（４）：１３０６１３１３．

［１１］ＣＨＥＮＹＨ，ＬＩＫＪ，ＸＩＥＹＨ．Ｂａｙｅｓｉａｎａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄｏｆ

ｄｅｖｉｃｅｌｅｖｅｌｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｐｕｌｓｅｅｆｆｅｃｔｂａｓｅｄｏｎＭａｒｋｏｖｃｈａｉｎ

ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏ［Ｃ］∥ ＡｓｉａＰａｃｉｆｉｃＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍ ｏｎ

ＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：

６５９６６１．　

［１２］李伟，魏光辉，王雅平，等．某型通信装备带内多频电磁环境

生存能力预测［Ｊ］．高电压技术，２０１７，４３（８）：２６８０２６８８．

ＬＩＷ，ＷＥＩＧＨ，ＷＡＮＧＹＰ，ｅｔａｌ．Ｓｕｒｖｉｖａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇ

ｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｙｐｉｃａｌｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔｕｎｄｅｒｔｈｅｉｎｂａｎｄ

ｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＨｉｇｈＶｏｌｔａｇｅ

Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１７，４３（８）：２６８０２６８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］李伟，魏光辉，潘晓东，等．复杂电磁环境下通信装备干扰预

测方法［Ｊ］．电子与信息学报，２０１７，３９（１１）：２７８２２７８９．

ＬＩＷ，ＷＥＩＧＨ，ＰＡＮＸＤ，ｅｔａｌ．Ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈ

ｏｄｏｆｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔｕｎｄｅｒｃｏｍｐｌｅｘｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＴｅｃｈ

ｎｏｌｏｇｙ，２０１７，３９（１１）：２７８２２７８９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＬＩＷ，ＷＥＩＧＨ，ＰＡＮＸＤ，ｅｔａｌ．Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｔｈｅｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒ

ｅｎｃｅｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

Ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，２０１８，６０（２）：５２０５２８．

［１５］ＰＯＩＳＥＬＲ．Ｍｏｄｅｒｎｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｊａｍｍｉｎｇｐｒｉｎｃｉｐｌｅｓａｎｄ

ｔｅｃｈｎｉｑｕｅｓ［Ｍ］．Ｎｏｒｗｏｏｄ：ＡｒｔｅｃｈＨｏｕｓｅ，２０１１．
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　第 ４期 李伟，等：用频装备带内多频电磁辐射阻塞干扰效应预测方法

Ｂｌｏｃｋｉｎｇｊａｍｍｉｎｇｅｆｆｅｃｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄ
ｒａｄｉａｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｆｏｒｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｐｅｎｄｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

ＬＩＷｅｉ１，２，ＷＥＩＧｕａｎｇｈｕｉ１，，ＰＡＮＸｉａｏｄｏｎｇ１，ＳＵＮＳｈｕｑｉｎｇ３

（１．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔＥｆｆｅｃｔｓ，ＡｒｍｙＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５０００３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＪｏｉｎｔＯｐｅｒａｔｉｏｎｓＣｏｌｌｅｇｅ，ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｉｊｉａｚｈｕａｎｇ０５００８４，Ｃｈｉｎａ；

３．Ｕｎｉｔ６１０３５ｏｆｔｈｅＰＬＡ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０２２００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｔｅｃｈｎｉｃａｌｐｒｏｂｌｅｍｏｆａｃｃｕｒａｔｅｌｙｅｖａｌｕａｔｉｎｇｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｐｅｃｔｒｕｍ
ｄｅｐｅｎｄｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｎｃｏｍｐｌｅｘｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｃｔｈｅｏｒｙｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ
ｗａｖｅｃｏｕｐｌｉｎｇｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｄｅｄｕｃｅｓａｎｄｒｅｖｅａｌｓｔｈａｔｔｈｅｐｏｏｒｌｉｎｅａｒｉｔｙａｎｄｉｎｓｕｆｆｉｃｉｅｎｔｄｙｎａｍｉｃ
ｒａｎｇｅｏｆＲＦｆｒｏｎｔｅｎｄａｒｅｔｈｅｅｓｓｅｎｔｉａｌｒｅａｓｏｎｓｗｈｙｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｉｓｓｅｎｓｉｔｉｖｅｔｏｔｈｅｅｆｆｅｃ
ｔｉｖｅｖａｌｕｅｏｒａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｔｗｏｋｉｎｄｓｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎ
ｅｆｆｅｃｔｍｏｄｅｌｓａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｗｈｅｎｔｈｅｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｐｅｎｄｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｓｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄｂｙｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄ
ｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｗａｖｅ．Ａｎｄｔｈｅｍｅｔｈｏｄｔｏｊｕｄｇｅｔｈｅｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙｔｙｐｅｏｆｔｈｅｔｅｓｔｅｄｅｑｕｉｐ
ｍｅｎｔｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｂｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｖａｌｕｅｒａｔｉｏｏｆｃｒｉｔｉｃａｌｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈ（Ｅａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ）ｏｆａｍｐｌｉｔｕｄｅ
ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｗａｖｅ（ｍｏｄｕｌａｔｉｏｎｄｅｐｔｈ１００％）ａｎｄｓｉｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｗａｖｅ．ＷｈｅｎＥａｍｅ／Ｅｓｉｎｅ＞０．９，
ｔｈｅｔｅｓｔｅｄｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｓｓｅｎｓｉｔｉｖｅｔｏｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｖａｌｕｅｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈ．Ａｎｄｗｈｅｎ０．６１２＜Ｅａｍｅ／
Ｅｓｉｎｅ＜０．９，ｔｈｅｔｅｓｔｅｄｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｓｓｅｎｓｉｔｉｖｅｔｏｔｈｅａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｆｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｆｉｅｌｄｓｔｒｅｎｇｔｈ．Ｔｈｅｄｕａｌｆｒｅｑｕｅｎ
ｃｙａｎｄｔｒｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｔｅｓｔｓａｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｏｎｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｎ
ｔｈｉｓｐａｐｅｒ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｆｏｒｅｃａｓｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄｉｓｌｅｓｓｔｈａｎ１０％，ａｎｄｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈ
ｏｄｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｐｒｅｄｉｃｔｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｗｈｅｎｔｈｅｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｐｅｎｄｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔｉｓｉｎｔｅｒｆｅｒｅｄ
ｂｙｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｗａｖｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｐｅｃｔｒｕｍｄｅｐｅｎｄｅｎｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔ；ｍｕｌｔｉｆｒｅｑｕｅｎｃｙｉｎｂａｎｄｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅ；ｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆｂｌｏｃ
ｋｉｎｇｅｆｆｅｃｔ；ｅｆｆｅｃｔｍｏｄｅｌ；ｒａｄｉａｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００５０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００６０５１４：４４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６０５．１３３４．００４．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１３７２０４０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｉｇｕａｎｇｈｕｉ＠ｓｏｈｕ．ｃｏｍ
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军航无人机与民航航班侧向碰撞风险评估

李琦１，甘旭升２，，孙静娟２，王明华２

（１．西京学院，西安 ７１０１２３；　２．空军工程大学 空管领航学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：近年来无人机（ＵＡＶ）已经成为新型作战力量。为解决军航 ＵＡＶ与民航航
班之间的飞行冲突，确保飞行安全，对经典 ＥＶＥＮＴ模型进行改进，提出适用于 ＵＡＶ的碰撞风
险模型。着重研究了导航方式、人为因素、高空风对于 ＵＡＶ飞行的影响，并构建了相应的位置
偏差模型。首先，利用蒙特卡罗法求解军航 ＵＡＶ与民航航班之间侧向间隔丢失的频率；其次，
利用 ＭＡＴＬＡＢ进行算例仿真，验证模型的有效性，并得出了侧向碰撞概率随参数变化的关系；
最后，通过计算不同安全间隔下的碰撞风险，对空域使用提出建议。

关　键　词：无人机（ＵＡＶ）；碰撞风险；ＥＶＥＮＴ模型；蒙特卡罗法；风险评估
中图分类号：Ｖ３２８．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７２４０７

　　由于无人机（ＵＡＶ）具有隐蔽性好、机动性
强、续航时间长等多种优点，近年来受到各国青

睐，开始广泛用于军事活动当中。无人机不仅能

够用于侦察打击敌方目标，而且可以提供后勤支

持，如运送补给、空投物资等。２０１２年，翼龙无人
机
［１］
作为察打一体的机型首次亮相珠海航展。随

后军航无人机开始飞速发展。到２０１９年１０月，多
款大型无人机陆续在阅兵式中亮相。然而，无人

机作为新型作战力量，各国在无人机各方面的技

术还不够成熟，如航迹规划、协同飞行等
［２］
。无

人机在飞行过程中主要依靠地面站人员的操纵，

缺乏人员直接参与。在面对突发情况时，无法直

接进行判断和干预，因此，在一定程度上会影响无

人机的安全飞行。为更好地促进军民融合、减少

军事飞行对民航航班的影响，需要对无人机和民

航航班的碰撞风险进行研究，以便为之后无人机

法规的制定提供一定的科学依据和技术支持。

目前，国内外对于碰撞风险的研究已经较为

成熟。Ｓｈｅｐｈｅｒｄ等［３］
利用事件树来构建风险评估

模型；英国 Ｂｒｏｏｋｅｒ教授［４］
对 Ｒｅｉｃｈ模型进行改

进，提出了 ＥＶＥＮＴ模型，现在已经广泛用于风险
评估中；次年，Ｂｒｏｏｋｅｒ教授［５］

将 ＥＶＥＮＴ模型用于
评估和分析雷达误差对于飞机碰撞风险的研究；

之后，Ｂｒｏｏｋｅｒ教授［６］
还定义了航空器碰撞的影响

因子，并将概率论用于飞机飞行的冲突检测当中；

梁海军等
［７］
对三维坐标系下的航空器碰撞风险

进行了研究，利用蒙特卡罗法来分析各参数对飞

行的影响；石磊等
［８］
计算在某一连续时间段内的

两架飞行器的碰撞概率，并提出了总体冲突预测

模型；王松涛等
［９］
则着重研究了环境对于飞行的

影响，提出了高空风影响下的碰撞概率计算模型；

党淑雯和王康乐
［１０］
构建了民航航班之间侧向碰

撞概率计算模型，对不同机型、不同巡航速度对于

碰撞风险的影响进行了分析和研究。

军航无人机是近些年才开始逐步列装部队

的。因此，在保证无人机正常训练的前提下，如何

降低与民航航班的影响，同时尽可能高效地利用

飞行空域是目前亟需解决的问题。目前，国内外

qwqw
新建图章
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相关方面的研究较少，特别是缺乏军航无人机和

民航航班之间的碰撞风险研究。为解决这一问

题，首先对军航无人机飞行进行研究，确定无人机

飞行的主要影响因素。以经典的 ＥＶＥＮＴ模型为
基础，提出了适用于军航无人机的碰撞风险模型，

用长方体和圆柱体的组合来代替原有的碰撞盒，

使之更贴合实际；利用蒙特卡罗法来求解无人机

与民航航班侧向位置偏差，充分考虑无人机飞行的

影响因素；通过计算不同情况下无人机和民航航班

的侧向碰撞风险，从而确定不同因素的影响程度，

为军航无人机的安全飞行提供一定的科学依据。

１　影响军航无人机飞行的因素

无人机通常是由螺旋桨、涡轮、涡扇等作为推

进装置，且不需要机载飞行驾驶员的一种航空器。

无人机是依靠地面方舱的操纵来进行飞行的。根

据文献［１１１４］可以看出影响无人机飞行安全的因
素较多，本文选取一些较为关键的因素来进行研究。

１．１　导航方式
导航方式的系统误差是引起无人机定位误差

的主要原因。目前，无人机主要是依靠全球定位

系统（ＧｏｌｂａｌＰｏｓｉｔｉｏｎｉｎｇＳｙｓｔｅｍ，ＧＰＳ）来进行定位
导航。其误差来源主要是由系统误差和偶然误差

组成。系统误差是由于 ＧＰＳ本身的材料和设计
误差以及信号在传输过程中所受到的干扰而形成

的。偶然误差是指由于其它人为、机械等不确定

性因素造成的误差。通常系统误差是具有持续性

的，偶然误差是具有不可预测性的。因此本文主

要研究系统误差而引起的定位误差。

１．２　人为因素
无人机虽然没有机载的飞行驾驶员来操纵飞

机。但无人机的飞行还是要依靠地面方舱操作员

来操纵。因此，人为因素依然是影响飞行活动的

核心和主要因素。飞行操纵人员的身体素质、心

理素质、动作的熟练程度等因素是产生人为差错

的主要原因。与有人机类似，人为因素依然是在

研究碰撞风险时需要着重考虑的因素之一。特别

是对于军航飞行，动作更为复杂、操作更为频繁，

无疑增加了产生误差的可能性。

１．３　气象条件
气象条件是影响飞行的主要因素之一。对于

有人机而言，暴雨、大雾等极端天气均会给飞行造

成巨大影响，甚至导致航班取消。而无人机因其

没有机载飞行员，主要是依靠地面方舱飞行员的

操纵。因此，在实际飞行中，对于能见度等气象条

件要求并不高。由于无人机体积较小、重量较轻，

因此高空风对于无人机飞行轨迹的影响更为显

著，不同风向往往会导致不同的飞行轨迹。本文

采用一种更为极端的情况来研究高空风对于飞行

的影响，即全向风。

２　无人机与民航航班侧向碰撞风险
模型

　　传统经典的 ＥＶＥＮＴ模型是用来预测民航航
班之间碰撞风险的

［１５］
。其中，每小时失去间隔的

频率（ＧＥＲｈ）是模型的关键数据，由于军航活动
的特殊性，无法直接应用民航的数据，需要根据军

航活动特点重新计算，且在计算过程中特别需要

结合无人机自身的特点。

２．１　前提条件
１）由于本文研究的是侧向间隔，因此只研究

军航无人机和民航航班处于同一高度层的情况。

而根据现行法规，两机之间的安全间隔为１０ｋｍ。
２）假设军航无人机和民航航班之间能够独

立运行。

３）目标安全等级均采用国际民航组织规定的。
２．２　改进的 ＥＶＥＮＴ模型

传统的 ＥＶＥＮＴ模型是将飞机视作一个长方
体，作为碰撞模板。后来虽然有学者将模板改为

圆柱体、椭圆体等形状，但都不符合飞机本身的形

态，会产生大量的冗余面积，从而造成计算概率偏

大。本文将用长方体来代表无人机的机翼，用圆

柱体来代表无人机机身，将两者的结合体作为碰

撞模板，如图１所示。
此模型中，将无人机和民航航班视为一对，则

碰撞盒长方体的长为 λｊｘ＋ｈｘ，圆柱体的高为 λｊｙ＋ｈｙ，
圆柱体的直径为 λｊｚ＋ｈｚ，λｊｘ、λｊｙ、λｊｚ、λｈｘ、λｈｙ、λｈｚ分
别为军航无人机和民航航班的翼展、机身长、机身

高。将入侵机 Ｂ视作质点，建立三维坐标系来研
究军航无人机与民航航班之间的侧向碰撞概率，

改进后的 ＥＶＥＮＴ模型为

图 １　模型示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｏｄｅｌ

５２７
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Ｎａｙ ＝２×ＧＥＲｈ
２Ｅ（Ｓ）
２Ｌ λｈｘ＋ｊｘ＋

Ｕｙλｈｙ＋ｊｙ
Ｕ( )
ｘ

·

　　Ｐｚ（０）１＋
Ｕｚλｈｙ＋ｊｙ
Ｕｘλ

( )
ｈｚ＋ｊｚ

β （１）

式中：Ｎａｙ为军航无人机与民航航班之间的侧向碰
撞概率；ＧＥＲｈ为每小时丢失间隔的频率；２Ｅ（Ｓ）
为２Ｌ距离内与军航无人机同向和逆向飞行的民
航航班架数；β为飞行频率；Ｕｘ、Ｕｙ、Ｕｚ分别为两
机在横向、纵向、垂直方向的相对速度；Ｐｚ（０）为
两机失去垂直间隔的概率。

３　侧向重叠概率计算

在 ＥＶＥＮＴ模型中最关键的是求解，由于军
航无人机没有足够的统计数据来直接获取结果。

因此，本文利用蒙特卡罗法来进行仿真计算。以

无人机常用的侦察动作轨迹来进行仿真验证。

３．１　坐标系的建立
无人机常用的侦察轨迹是由平飞阶段和转弯

阶段组成的。为寻求军航无人机和民航航班之间

最大的碰撞概率，本文研究侦察轨迹和民航航路

相互垂直的情况。将靠近民航航路转弯时的圆

心作为原点，构建直角坐标系，指向航路一侧为

正方向。同时，根据相关法规需要在训练空域

边界外与航路边界保持 １０ｋｍ的空域间隔。如
图 ２所示，Ｏ和 Ｒ０表示期望军航无人机轨迹的
圆心和半径，Ｏ１和 Ｒ表示实际无人机轨迹的圆
心和半径。

图 ２　军民航航线示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｌｉｔａｒｙａｎｄｃｉｖｉｌ

ａｖｉａｔｉｏｎｒｏｕｔｅｓ

３．２　民航航班侧向位置偏差模型
根据文献［１１］可知，民航航班在基于性能导

航的飞行方式下，其侧向位置的偏差符合概率分

布函数 ｆｎｏｒｍ（ｙ′），ｙ为偏离航路的航班离航路中心
线距离的期望值；ｙ′为实际偏离值。

ｆｎｏｒｍ＿ｙ（ｙ′）＝
１
２σｙ (ｅｘｐ － Ｒ０＋２０－ｙ

σ )
ｙ

（２）

式中：σｙ为所需导航性能（ＲＮＰ）相关的参数，不
同的 ＲＮＰ值会对应不同的数值，ＲＮＰ是指导航精

度，即航空器以 ９５％的概率偏离航路中心线的距
离。从文献［１６］中，可知 ＲＮＰ＝４，σｙ＝１．３３ｎｍｉｌｅ
（１ｎｍｉｌｅ（海里）＝１．８５２ｋｍ）。
３．３　无人机侧向位置偏差模型

军航无人机没有历史数据库，因此，无法像民

航航班一样从历史数据中直接获取模型。本文主

要考虑军航无人机本身导航方式的定位误差、军

航无人机方舱驾驶员的动作误差以及高空风的影

响，结合军航无人机的飞行侦察轨迹来构建军航

无人机的侧向位置偏差模型。

３．３．１　导航方式的定位误差
目前，由于北斗卫星定位系统还不够成熟，现

军航无人机的定位系统仍然以 ＧＰＳ为主。其误
差的来源主要有空间部分、控制部分以及用户部

分。通过分析各种误差源对于导航精度的影响，

将其统一归属到各个卫星的伪距当中，即用户的

等效距离误差（ＵＥＲＥ）［１１］。ＧＰＳ一般采用的是
三球定位的原理，除３个用于定位的卫星之外，设
备上还需要一个原子钟，通常是用第 ４个卫星来
代替。学术上通常假定各个卫星之间是互不影

响，相互独立的。本文以搭载 ＳＡ雷达的 ＧＰＳ导
航系统为例。表１给出了各种误差源的用户等效
距离误差

［１１］
。

表 １　用户等效距离误差

Ｔａｂｌｅ１　Ｕｓｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｄｉｓｔａｎｃｅｅｒｒｏｒ

所属单元 误差源 导航系统误差／ｍ

空间部分

卫星时钟稳定性 ３．０
卫星扰动可确定性 １．０
选择可用性（ＳＡ） ３２．３

其他 ０．５

控制部分
星历预计误差 ４．２

其他（推力性能等） ０．９

用户部分

电离层延迟 ５．０
对流层延迟 １．５
接收机噪声 １．５
多路径误差 ２．５
其他 ０．５

系统 ＵＥＲＥ 总的误差（均方根） ３３．３　

　　根据 ＧＰＳ定位误差原理可知，无人机 ＧＰＳ定
位误差 εｘ在Ｘ轴方向的定位误差服从均值为０，方

差为 σｘ的高斯随机分布，方差 σｘ＝ ４×３３．３槡
２ ＝

６６．６ｍ，其密度函数为

ｆ（εｘ）＝
１
２槡πσｘ

ｅｘｐ －
ε２ｘ
２σ２( )

ｘ

（３）

３．３．２　方舱驾驶员的操作误差
通过研究军航无人机靠近航路一侧的转弯半

径及圆心的变化来确定军航无人机在方舱驾驶员

操作误差影响下的横向位置变化。

６２７
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１）转弯半径的计算。军航无人机方舱驾驶
员的操作误差服从正态分布，其分布函数为

ｇ（Ｍｌａｓｔ）＝
１
２槡πσｐ

ｅｘｐ －
（Ｍｌａｓｔ－Ｍｓｈｏｕｌｄ）

２

２σ２( )
ｐ

（４）

式中：Ｍｓｈｏｕｌｄ为期望的动作；Ｍｌａｓｔ为实际的动作；σｐ
为动作的标准差。

如图２所示，期望的飞机动作如实线所示，而
受到高空风和操作动作的误差影响，实际动作轨

迹如图中虚线所示。而转弯半径和飞行速度及其

坡度的关系为

Ｒ０ ＝
ｖ２

ｇｔａｎγ
（５）

假设军航无人机的飞行速度 ｖ＝２４０ｋｍ／ｈ，期
望的转弯坡度 γ＝４５°，重力加速度为 ｇ＝９．８ｍ／ｓ２，
由于受到方舱操作员的操作动作误差的影响，其

实际的转弯半径服从式（５）的正态分布。

Ｒ＝ （ｖ′）２

ｇｔａｎ（γ′）
（６）

其中转弯速度和坡度服从正态分布，σγ和
σｖ为坡度和转弯速度的方差值，如式（７）所示。

ｆγ（γ′）＝
１
２槡πσγ

(ｅｘｐ －（４５－γ′）
２

２σ２ )
γ

ｆｖ（ｖ′）＝
１
２槡πσｖ

(ｅｘｐ －（２５０－ｖ′）
２

２σ２ )










ｖ

（７）

２）转弯圆心的计算。将靠近航路一侧的实
际转弯圆心坐标定义为 Ｏ１（ｘ１，ｙ１），期望的圆心
坐标为 Ｏ（ｘｓ，ｙｓ），两者的关系为
ｘ１ ＝ｘｓ＋Ｒｃｏｓθ

ｙ１ ＝ｙｓ－Ｒｓｉｎ
{ θ

（８）

式中：θ为飞机开始盘旋时的航向角。本文假定
开始转弯时，受到导航系统的误差、操作员的操作

误差，其服从如式（９）的正态分布。

ｆθ（θ′）＝
１
２槡πσθ

(ｅｘｐ －（－θ′）
２

２σ２ )
θ

（９）

式中：θ′为实际航向角；为理想状态下的航向
角，根据国际民航组织文件取标准差 σθ＝２．６°
（０．０４５ｒａｄ），则理想状态下航向角为

＝

π－ａｒｃｔａｎ ｙｓ
ｘ( )
ｓ

ｘｓ ＞０，ｙｓ≠０

２π－ａｒｃｔａｎ ｙｓ
ｘ( )
ｓ

ｘｓ ＜０，ｙｓ≠０

π
２

ｘｓ ＝０，ｙｓ ＝Ｒ０

－π
２

ｘｓ ＝０，ｙｓ ＝－Ｒ０

π ｘｓ ＝Ｒ０，ｙｓ ＝０

０ ｘｓ ＝－Ｒ０，ｙｓ ＝





















０

（１０）

３．３．３　高 空 风
航空器在空中飞行时通常会受到高空风的影

响，不同的风向会导致不同的航迹。为保证研究

的有效性，采用国际民航组织定义的全向风来进

行研究。全向风是指风向与航空器的运动方向保

持垂直，此时影响最大。假定全向风的风速为 ｗ，
在全向风影响下的转弯半径为

Ｒ′＝Ｒ＋ｗ
ａ

（１１）

式中：ａ为航空器转过的角度数。不难发现，军航
无人机与民航航班航向相同或者相反时，两机距离

最近，因此军航无人机与民航航班之间距离为

ΔＬ＝ｘ′－Ｒ′－εｘ－ｘ１ （１２）
式中：ｘ′为民航航班实际飞行位置横坐标。

４　仿真实例

本文选取军航某无人机机型常用的侦察航线

作为研究对象。不同的起点导致最后的横向位置

偏差也不相同。为验证不同起点对碰撞风险的影

响，选取侦察航线上的８个点作为动作的起点。８
个起点分别为左右转弯航线上航向角从 ０°逐步
递增到３１５°（间隔４５°），如图３所示。

图 ３　动作起点示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｉｎｔｏｆａｃｔｉｏｎ

由于军航侧向位置的偏差表达式有非线性

项，且没有足够的历史数据支撑，因此，无法仿照

民航得出相应的偏差概率分布表达式。本文通过

数据模拟的方法，利用蒙特卡罗法来进行仿真。

１）由于需要考虑单个空域与民航航班的飞
行冲突问题。因此，假定某机场共有４架无人机，
每架无人机有３００小时／年的侦察任务，而该机场
有３个训练空域可供使用，空域内活动的时间为总
飞行时长的３／４，那么每个空域内的飞行频率为

β＝４×３００３６５×２４
×３
４
×１
３
＝０．０３４

选取 Ａ３８０作为研究民航航班的研究对象，
具体的数据如表 ２所示。同时根据法规，将侧向
安全间隔的距离定义为１０ｋｍ。

根据侧向重叠概率计算模型分别对军航无人

机和民航航班的位置进行模拟仿真。通过 ｎ＝１０７

次的飞行仿真，可以得出各次仿真中军航无人机和

民航航班的位置，如图４和图５所示。

７２７
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表 ２　侧向碰撞风险模型所需参数值

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｑｕｉｒｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆｌａｔｅｒａｌ

ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋｍｏｄｅｌ

参数 数值 参数 数值

λｊｘ／ｍ ２２．７ Ｅ（Ｓ） ０．６１

λｊｙ／ｍ １４．２ ｖ／（ｍ·ｓ－１） ２４０

λｊｚ／ｍ ４．１ σｖ １５

λｈｘ／ｍ ７２．８ σγ ２

λｈｙ／ｍ ７９．８ σｘ ６６．６

λｈｚ／ｍ ２４．１ Ｐｚ（０） ０．５

β ０．０３４ Ｌ／ｋｍ １０

Ｕｘ／（ｍ·ｓ
－１） １２９ Ｕｙ／（ｍ·ｓ

－１） ２６２

Ｕｚ／（ｍ·ｓ
－１） ５ ｗ／（ｍ·ｓ－１） ０．５８

图 ４　军航无人机位置偏差示意图

Ｆｉｇ．４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｌｉｔａｒｙａｖｉａｔｉｏｎＵＡＶ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎ

图 ５　民航航班位置偏差示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎ

　　将每次得到的军民航位置偏差值做差，计算
数值小于０的次数在总次数中所占的比例，即为
军航无人机与民航航班之间丢失间隔的频率

（ＧＥＲｈ）。为使结果更加明显，示意图只截取双
方位置偏差距离为 －５～５ｋｍ的情况，如图 ６
所示。

通过仿真发现，在１０００００００次仿真中，军航
无人机与民航航班侧向位置丢失的频数为 ４８，即

图 ６　军民航位置偏差示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｌｉｔａｒｙａｎｄｃｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎ

ＧＥＲｈ＝４．８×１０－６将其代入改进的 ＥＶＥＮＴ模型

中，就可以得出最终的碰撞概率 Ｎａｙ＝７．３６×

１０－１１次／飞行小时。由于得出的结果小于目标安

全等级，说明当取１０ｋｍ的安全间隔时，可以认为

军航无人机和民航航班之间是安全的。

２）为了研究军航无人机不同起点对于碰撞

风险的影响。分别将 Ｓ１～Ｓ８作为无人机侦察轨

迹的起点，分别计算与民航航班的碰撞风险，其具

体的数据如表３所示。
表 ３　不同起点碰撞风险表

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｔａｒｔｉｎｇｐｏｉｎｔｓ

起点 碰撞风险／（次·飞行小时 －１）

Ｓ１ ７．３６×１０－１１

Ｓ２ ６．８４×１０－１１

Ｓ３ ５．３７×１０－１１

Ｓ４ ３．２１×１０－１１

Ｓ５ ４．４３×１０－１０

Ｓ６ ３．１６×１０－１０

Ｓ７ ２．８６×１０－１０

Ｓ８ ９．４６×１０－１１

　　通过分析表３可知，当动作的起点为 Ｓ５时碰

撞风险最大，为 ４．４３×１０－１０次／飞行小时。因为

从该点开始时，动作时间最长，受到高空风、操作

误差以及导航误差的影响最大。而当起点为 Ｓ４
时，碰撞风险最小，为 ３．２１×１０－１１次／飞行小时。

因此应该尽量从靠近航路的一侧开始飞行。

３）从案例 １中，可以看出当安全间隔为

１０ｋｍ时，得到的碰撞风险远远小于目标安全等

级，说明安全间隔还存在缩小的可能性。为提高

空域资源的利用率，需要找出最小的安全间隔。

因此，以１ｋｍ作为递减量，分别计算各种间隔下

的碰撞风险，得到的数据如表４所示。

８２７
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表 ４　不同间隔下碰撞风险表

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｔｅｒｖａｌｓ

安全间隔／ｋｍ 碰撞风险／（次·飞行小时 －１）

１０ ７．３６×１０－１１

９ ３．４２×１０－１１

８ ４．３２×１０－１０

７ ３．４７×１０－９

６ ６．４３×１０－９

　　可以看出，目前的安全间隔虽然能够保证飞
行安全，但仍有缩小的余地。当间隔缩小为 ７ｋｍ
时，仍然可以保证与民航航班的碰撞风险在目标

安全等级以下。这对于以后空域的精细化利用具

有一定的借鉴意义。

４）为研究体积大小对于碰撞风险的影响。
分别用攻击Ｉ和 ３ＷＱＦ１２０１２作为样本，计算安
全间隔为７～１０ｋｍ时与民航航班之间的侧向碰
撞风险，并对 ３种机型的结果进行比较。具体数
据如图７所示。

图 ７　碰撞风险图

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋ

可以发现，对于各种机型，军航无人机与民航

航班的碰撞风险会随着安全间隔的增大而减小，

同时也会随着体积的减小而减小，但体积对于碰

撞风险的影响基本可以忽略不计。

５）为验证方法的有效性，利用本文方法对文
献［１７］中大疆无人机和 Ａ３２０在无人机定位误差
为１．５ｍ，Ａ３２０飞行精度为 １海里时的最小安全
间隔进行计算，得出的最小纵向安全间隔为

６．３６７ｋｍ，与文献中的结果误差在 １％以内，说明
该方法是切实可行的。

５　结　论
在传统 ＥＶＥＮＴ模型的基础上，考虑了军航

无人机的特殊性，构建了与民航航班之间的侧向

碰撞风险计算模型，并研究了各个因素对于碰撞

风险的影响。得出如下结论：

１）目前１０ｋｍ的安全间隔虽能够确保飞行安

全，但仍有缩小的可能性，可以进一步缩小为７ｋｍ。
因此，在划设无人机训练空域时与航路航线保持

７ｋｍ的安全间隔即可，使得空域利用更为高效。
２）实施侦察飞行时，可以从靠近航路的一侧

开始侦察，可以减小对民航航班的影响。对一些

军民合用机场无人机的训练设施方法设定提供一

定的借鉴意义。

３）军航无人机与民航航班的碰撞风险会随
着安全间隔增大而减小，也会随着体积的减小而

减小。但体积对于碰撞风险的影响基本可以忽

略。因此，对于体积相差不大的无人机不需要重

新划设新的训练空域。

需要指出的是，无人机飞行会受到多种因素

综合作用的影响。本文只研究了个别因素，下一

步继续探究其他因素对于碰撞风险的影响。
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‘ＰｏｓｔＲｅｉｃｈ’ｅｖｅｎｔｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，２００３，５６

（３）：３９９４０９．

［５］ＢＲＯＯＫＥＲＰ．Ｒａｄａｒｉｎａｃｃｕｒａｃｉｅｓａｎｄｍｉｄａｉｒｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋ：

Ｐａｒｔ１ａｄｙｎａｍｉｃｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙ，Ｐａｒｔ２ｅｎｒｏｕｔｅｒａｄａｒｓｅｐａｒａｔｉｏｎ

ｍｉｎｉｍａ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，２００４，５７（１）：２５５１．

［６］ＢＲＯＯＫＥＲＰ．Ａｉｒｂｏｒｎｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎａｓｓｕｒａｎｃｅｓｙｓｔｅｍｓ：Ｔｏｗａｒｄｓａ

ｗｏｒｋｐｒｏｇｒａｍｍｅｔｏｐｒｏｖｅｓａｆｅｔｙ［Ｊ］．ＳａｆｅｔｙＳｃｉｅｎｃｅ，２００４，４２

（８）：７２３７５４．

［７］梁海军，杨红雨，肖朝，等．３维坐标系下的飞行冲突探测算

法［Ｊ］．四川大学学报（工程科学版），２０１３，４５（２）：８８９３．

ＬＩＡＮＧＨＪ，ＹＡＮＧＨＹ，ＸＩＡＯＣ，ｅｔａｌ．Ｆｌｉｇｈｔｃｏｎｆｌｉｃｔｄｅｔｅｃ

ｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｉｃｈｕａｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉ

ｔｉｏｎ），２０１３，４５（２）：８８９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］石磊，吴仁彪，黄晓晓．基于总体冲突概率和三维布朗运动的

冲突探测算法［Ｊ］．电子与信息学报，２０１５，３７（２）：３６０３６６．

ＳＨＩＬ，ＷＵＲＢ，ＨＵＡＮＧＸＸ．Ｃｏｎｆｌｉｃｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｂａｓｅｄｏｎｏｖｅｒａｌｌｃｏｎｆｌｉｃｔｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｈｒｅｅｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ

ｂｒｏｗｎｉａｎｍｏｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ＆ Ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，３７（２）：３６０３６６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］王松涛，吕宗平，张兆宁．基于环境要素的自由飞行条件下

航空器碰撞风险模型［Ｊ］．中国科技论文，２０１６，１１（１９）：

２１８３２１８６．

ＷＡＮＧＳＴ，ＬＶＺＰ，ＺＨＡＮＧＺＮ．Ｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋ
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ｍｏｄｅｌｉｎｖｏｌｖｉｎｇｆｌｉｇｈｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｆｒｅｅｆｌｉｇｈｔ

［Ｊ］．ＣｈｉｎａＳｃｉｅｎｃｅＰａｐｅｒ，２０１６，１１（１９）：２１８３２１８６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１０］党淑雯，王康乐．飞机平行航路侧向碰撞风险预测仿真

［Ｊ］．计算机应用，２０１７，３７（２）：１１５１１７．

ＤＡＮＧＳＷ，ＷＡＮＧＫＬ．Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔ

ｌａｔｅｒａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋｏｎｐａｒａｌｌｅｌｒｏｕｔｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒ

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１７，３７（２）：１１５１１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］程擎，朱代武．新一代空中交通管理系统［Ｍ］．成都：西南交

通大学出版社，２０１３：１０７１１１．

ＣＨＥＮＧＱ，ＺＨＵ Ｄ Ｗ．ＮｅｗｇｅｎｅｒａｔｉｏｎＡＴＭ ｓｙｓｔｅｍ［Ｍ］．

Ｃｈｅｎｇｄｕ：ＳｏｕｔｈｗｅｓｔＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２０１３：１０７１１１

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］王紫军．小型多光谱相机无人机云台系统研究［Ｄ］．陕西：

西北农林科技大学，２０１７：８１５．

ＷＡＮＧＺＪ．ＲｅｓｅａｒｃｈｏｎＵＡＶｇｉｍｂａｌｓｙｓｔｅｍ ｏｆｓｍａｌｌｓｉｚｅｄ

ｍｕｌｔｉｓｐｅｃｔｒａｌｃａｍｅｒａ［Ｄ］．Ｓｈａａｎｘｉ：ＮｏｒｔｈｗｅｓｔＡ＆ＦＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，

２０１７：８１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．　

［１３］张微．基于人因可靠性的平行航路碰撞风险模型研究［Ｄ］．

天津：中国民航大学，２０１３．

ＺＨＡＮＧＷ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋｏｆｐａｒａｌｌｅｌｒｏｕｔｅｓｍｏｄｅｌ

ｂａｓｅｄｏｎｈｕｍａｎｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙ［Ｄ］．Ｔｉａｎｊｉｎ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＦｌｉｇｈｔ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］史校川，金镭，王春生，等．美国军民用无人机系统事故案例

分析［Ｊ］．航空标准化与质量，２０１７（３）：４６４９．

ＳＨＩＸＣ，ＪＩＮＬ，ＷＡＮＧＣＳ，ｅｔａｌ．ＡｃａｓｅｓｔｕｄｙｏｆｔｈｅＵｎｉｔｅｄ

ＳｔａｔｅｓｍｉｌｉｔａｒｙａｎｄｃｉｖｉｌｉａｎＵＡＶｓｙｓｔｅｍａｃｃｉｄｅｎｔ［Ｊ］．Ａｖｉａｔｉｏｎ

ＳｔａｎｄａｒｄｉｚａｔｉｏｎａｎｄＱｕａｌｉｔｙ，２０１７（３）：４６４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］曹兴武，张兆宁．基于 Ｅｖｅｎｔ改进模型的交叉航路碰撞风险

评估［Ｊ］．中国民航大学学报，２０１５，３３（３）：１４．

ＣＡＯＸＷ，ＺＨＡＮＧＺＮ．Ｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｃｒｏｓｓｗａｙｃｏｌｌｉｓｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎＥＶＥＮＴｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＦｌｉｇｈｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

Ｃｈｉｎａ，２０１５，３３（３）：１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］张晓燕，朱代武，杨昌其．成都拉萨所需导航性能（ＲＮＰ４）

平行航路安全性评估研究［Ｊ］．科学技术与工程，２０１４，１４

（２９）：３０７３１０．

ＺＨＡＮＧＸＹ，ＺＨＵＤＷ，ＹＡＮＧＣＱ．Ｓａｆｅｔｙａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆ

ＲＮＰ４ＣｈｅｎｇｄｕＬａｓａｐａｒａｌｌｅｌｒｏｕｔｅｓ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ

ａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，１４（２９）：３０７３１０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］杨敏．无人机与民航客机碰撞安全风险评估［Ｄ］．天津：中

国民航大学，２０１９：１９３１．

ＹＡＮＧＭ．ＳａｆｅｔｙｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎＵＡＶａｎｄ

ｃｉｖｉｌａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｔｉａｎｊｉｎ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＦｌｉｇｈｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

Ｃｈｉｎａ，２０１９：１９３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　李琦　男，硕士，讲师。主要研究方向：管理科学与工程。

甘旭升　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：航空

管制。

孙静娟　女，博士，讲师。主要研究方向：航空管制。

王明华　女，博士，讲师。主要研究方向：航空管制。

Ｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｌａｔｅｒａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｍｉｌｉｔａｒｙ
ＵＡＶａｎｄｃｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ

ＬＩＱｉ１，ＧＡＮＸｕｓｈｅｎｇ２，，ＳＵＮＪｉｎｇｊｕａｎ２，ＷＡＮＧＭｉｎｇｈｕａ２

（１．ＸｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１０１２３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｒｅｃｅｎｔｙｅａｒｓ，ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）ｈａｓｂｅｃｏｍｅａｎｅｗｃｏｍｂａｔｆｏｒｃｅ．Ｉｎｏｒｄｅｒ
ｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｆｌｉｇｈｔｃｏｎｆｌｉｃｔｂｅｔｗｅｅｎｍｉｌｉｔａｒｙＵＡＶａｎｄｃｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎａｎｄｅｎｓｕｒｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｍｐｒｏｖｅｓ
ｔｈｅｃｌａｓｓｉｃＥＶＥＮＴｍｏｄｅｌａｎｄｐｒｏｐｏｓｅｓａｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋｍｏｄｅｌｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒＵＡＶ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｎａｖｉｇａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅ，ｈｕｍａｎｆａｃｔｏｒｓａｎｄｈｉｇｈａｌｔｉｔｕｄｅｗｉｎｄｏｎＵＡＶｆｌｉｇｈｔｉｓｅｍｐｈａｔｉｃａｌｌｙｓｔｕｄｉｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｐｏ
ｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｉｓｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅｔｈｅｌｏｓｓｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｌａｔｅｒａｌｉｎ
ｔｅｒｖａｌｂｅｔｗｅｅｎｍｉｌｉｔａｒｙＵＡＶａｎｄｃｉｖｉｌａｖｉａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ．ＭＡＴＬＡＢｉｓｕｓｅｄｆｏｒｅｘａｍｐｌｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｏｖｅｒｉｆｙｔｈｅ
ｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ，ａｎｄｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｌａｔｅｒａｌｃｏｌｌｉｓｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙａｎｄｔｈｅｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｓ
ｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｂｙｃａｌｃｕｌａｔｉｎｇｔｈｅｃｏｌｌｉｓｉｏｎｒｉｓｋａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓａｆｅｔｙｉｎｔｅｒｖａｌｓ，ｓｏｍｅｓｕｇｇｅｓｔｉｏｎｓｏｎｔｈｅｕｓｅｏｆａｉｒｓｐａｃｅ
ａｒｅｐｕｔｆｏｒｗａｒｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）；ｒｉｓｋｏｆｃｏｌｌｉｓｉｏｎ；ＥＶＥＮＴｍｏｄｅｌ；ＭｏｎｔｅＣａｒｌｏｍｅｔｈｏｄ；
ｒｉｓｋａｓｓｅｓｓｍｅｎｔ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００５２２；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００６０５１４：４５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００６０５．１３３７．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（１１７２６６２４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｇｘｓｈ１５９３４８９６５５６＠ｑｑ．ｃｏｍ
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基于 Ｆｒｅｎｅｔ和改进人工势场的在轨规避
路径自主规划

刘冰雁１，２，，叶雄兵１，方胜良３，刘怀兴４，贾臖１

（１．军事科学院，北京 １００１９１；　２．中国人民解放军３２０３２部队，北京 １００１９４；

３．航天工程大学，北京 １０１４１６；　４．信息工程大学，郑州 ４５０００１）

　　摘　　　要：在轨道间机动的航天器规避空间目标，需兼顾沿转移轨道飞行的绝对运动
和规避空间目标的相对运动，路径自主规划难度较大且目前国内外公开研究成果较少。针对

上述问题，提出了一种将 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系与改进人工势场相结合的在轨规避路径自主规划方法。
首先，构建 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系表述空间规避运动，解决了路径规划中航天器与既定转移轨道相对位
置不易表述的难题，实现了空间规避运动的简便表示；其次，改进人工势场函数、调整势场作用

区域，避免了传统人工势场法存在过早轨迹偏离以及局部震荡现象，实现了对空间目标的自主

规避；最后，考虑规避安全、轨道保持、制动时效以及燃料消耗因素构建全局优化函数，能够满

足不同任务的需求与偏好，实现了沿转移轨道飞行的最小偏移与快速恢复。算法比对与算例

求解表明：所提方法应用优势明显，路径平滑、偏移量小，满足航天器规避空间目标的路径规划

需求。

关　键　词：轨道转移；规避机动；路径规划；Ｆｒｅｎｅｔ坐标系；人工势场法
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７３１１１

　　随着人类探索和利用太空能力的逐渐增强，
在轨航天器近地轨道间的机动任务频发。超过

１８８６颗在轨目标以及数量已超 １４３５７的空间碎
片

［１］
，随时都将可能成为转移轨道上的绊脚石。

轨道间的机动主要是借助航天器从初始轨道到目

标轨道中间所经过的转移轨道实现，通常根据所

采取的变轨策略（如霍曼、双椭圆、半切等）提前

规划确定。选定的转移轨道通常会根据空间目标

（碎片）数据库考虑规避问题，但空间环境动态变

化的不确定性、每年１５％新增空间碎片以及 ２００９
年美俄卫星碰撞事件，预示着空间目标（碎片）的

临时改向或新增将为正沿着转移轨道机动的航天

器造成巨大威胁。规避空间目标路径规划是航天

器任务规划系统的重要组成部分，是轨道间机动

途中躲避空间目标（碎片）的一种主动防护措施，

当前已受到国内外重点关注
［２］
。

国内外均对规避轨道的动力学和控制策略开

展了深入研究，这为实现规避路径自主规划提供

了坚实的技术支撑。例如，文献［３］研究了航天
器面内最优机动规避问题，建立了脉冲大小与机

动位移的量化关系，采用分布求解的思路获得最

优机动脉冲。文献［４］研究了低轨卫星和静止地
球轨道卫星的规避机动问题，为减少与空间碎片

的碰撞概率，提出了基于遗传算法的控制策略。

文献［５６］面对非合作交会威胁，研究了考虑潜在
威胁区的航天器最优规避机动控制策略，以提升

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104008&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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航天器的空间生存能力。相比较，关于航天器规

避路径自主规划的研究目前还相对较少。其中，

文献［７９］虽着重研究了航天器日常在轨规避碎
片的路径规划问题，但没有兼顾既定参考轨迹，难

以满足轨道间机动的障碍规避需求。

Ｆｒｅｎｅｔ坐标系在 ＤＡＰＲＡ挑战赛期间的成功
应用

［１０１１］
，很好地解决了路径规划技术中的车辆

与道路相对位置不易表示的难题，进而成为近年

路径规划的常用空间建模方式。文献［１２］基于
Ｆｒｅｎｅｔ坐标系研究了车辆运动轨迹描述问题，总
结出 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系仅与参考线的选取有关，轨迹
拟合计算简便，大大简化了运动描述模型，提高了

计算效率，是一种高性能、低开销的空间建模方

式。文献［１３］针对沿公路行驶的自动驾驶汽车
存在自主变道、并道以及保持距离难的问题，提

出了基于 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系的自动驾驶运动轨迹模
型，构建了以速度变化率为核心的路径安全性

和舒适性惩罚函数，从而可选定平滑、舒适以及

安全性更高的车辆运动路径。文献［１４１５］基
于 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系进一步研究了自动驾驶汽车的
路径跟踪、车道线检测问题。文献［１６１９］将
Ｆｒｅｎｅｔ坐标系应用到翼伞系统、水面无人艇、水
下航行器以及航母舰载机等领域，为路径规划

研究开拓了新的思路。

人工势场 （ＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＰｏｔｅｎｔｉａｌＦｉｅｌｄ，ＡＰＦ）法
因具有数学描述清晰、运算迅速、计算量小、硬件

要求低以及规划路径平滑等优势
［２０］
，目前在无人

机、无人车、仿生人等的路径规划研究中应用广

泛。文献［２１２４］针对无人机航路规划问题，借鉴
人工势场思想，提出了能够满足任务执行指标并

保障飞行安全的路径规划方法。文献［２５２８］针
对移动不够灵活、易入“陷阱”的机器人路径规划

问题，发挥人工势场法便于控制、路径平滑的优

势，提出了路程短、效率高的路径规划方法。人工

势场法也存在局部极小值和震荡等不足，加上空

间所特有的轨道特性以及航天器规避空间目标

（碎片）后需尽快恢复既定轨道的机动需求，使得

人工势场法不适合直接用于在轨规避路径自主规

划问题。

在轨航天器的规避路径不仅要避开空间目标

（碎片），还要考虑以最小偏移量沿既定转移轨道

继续行进，是典型的多目标最短路径问题。本文

针对航天器规避空间目标的轨道机动特性，首先

解决路径规划中航天器与既定转移轨道相对位置

不易表述的难题，构建基于 Ｆｒｅｎｅｔ的空间运动坐
标系实现航天器空间规避运动的简便表示；然

后，通过改进人工势场法，实现航天器对空间目

标（碎片）的自主规避；最后，构建多目标优化函

数，实现在较低燃料消耗下，以最小偏移量规避

目标的同时尽快恢复至既定转移轨道继续

行进。

１　基于 Ｆｒｅｎｅｔ的空间运动坐标系

航天器在轨道间转移要沿着转移轨道飞行，

是以提前确定的转移轨道为参考线的。航天器在

规避空间目标（碎片）过程中，为了降低不确定性

风险要避免偏离参考线，需沿转移轨道方向保持

原有速度，另外产生偏移以避开空间目标（碎

片），规避后再尽快恢复到原有转移轨道上。否

则，可能要重新确定转移轨道以及与目标轨道交

会时机，甚至面临转移任务的失败。因此，除了顺

利规避空间目标（碎片）外，能否沿着既定转移轨

道继续行进也是衡量规避路径的重要指标。

航天器规避空间目标（碎片），通常在轨道平

面内采取横向偏移、纵向偏移或者沿着垂直轨道

平面方向偏移的规避策略。采取横向偏移的策略

所需的速度增量相比其他２种规避策略所需的速
度增量更小，所消耗的燃料也更少

［３，２９］
。因此，本

文以横向偏移策略为例，研究航天器规避路径的

自主规划，其余策略亦可依此为参考。

航天器规避机动过程中涉及到与空间目标

（碎片）的逼近甚至交会，这一相对运动过程若

采用绝对轨道参数（例如轨道六根数）来描述将

难以明显分辨两者间的相对运动关系
［３０］
，因此

这类问题多结合相对运动方程进行描述。空间

相对运动可用多种坐标系进行表示，其中地心

惯性（ＥａｒｔｈＣｅｎｔｅｒｅｄＩｎｅｒｔｉａｌ，ＥＣＩ）坐标系更利
于绕地心轨道运动描述，视线（ＬｉｎｅｏｆＳｉｇｈｔ，
ＬＯＳ）坐标系利于航天器与空间目标在惯性空间
中相对运动描述，航天器本体（ＢｏｄｙＦｉｘｅｄ，ＢＦ）
坐标系利于航天器自身旋转运动的描述。然

而，航天器规避机动不仅要考虑沿参考线航行

的绝对运动，还要兼顾规避空间目标（碎片）的

相对运动，运用上述坐标系表示均较为繁琐、不

利于计算。

为解决路径规划中航天器与既定转移轨道相

对位置不易表述的难题，构建 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系［３１３３］

来描述航天器规避机动过程。为了便于表述转移

轨道平面内航天器及空间目标（碎片）的空间位

置，如图 １所示，以近拱点切线方向为 ｘ轴、法线
方向为 ｙ轴建立笛卡儿坐标系。结合笛卡儿坐标

２３７
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　第 ４期 刘冰雁，等：基于 Ｆｒｅｎｅｔ和改进人工势场的在轨规避路径自主规划

图 １　基于 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系的航天器空间运动

Ｆｉｇ．１　ＳｐａｃｅｍｏｔｉｏｎｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎＦｒｅｎｅｔ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

系与 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系的转换关系［３４３５］
，把航天器作

为参考点，以既定转移轨道为参考线，将参考线方

向称为纵向矢量 ｓ，将转移轨道平面内每一时刻 ｔ
与纵向切线相垂直的方向称为法向矢量 ｄ，构建
沿参考线移动的右手直角 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系。据此，
航天器规避机动过程便可用单位时间间隔 Δｔ内
的纵向偏移 Δｓ（即沿着参考线方向的位移）和横
向偏移 Δｄ（即沿法向偏离参考线的位移）来描
述，构成三维度的空间运动表达式（Δｔ，Δｓ，Δｄ）。

基于 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系描述航天器规避机动，仅
与参考线的选取有关，与航天器的绝对位置无

关，这样更容易表述航天器沿既定转移轨道的

偏离情况。将航天器规避机动路径的表示，分

解成与既定转移轨道（参考线）相关的 ２个方
向，这不仅符合航天器规避机动实际，简化路径

规划模型，降低空间运动模型的复杂度，而且表

述方式简单，求解状态微分方程方便，利于提高

运算效率。

２　航天器规避空间目标的人工势场

始终以转移轨道为参考线，调整各势场作用

区域，构造连续可微的势场函数，避免过早轨迹偏

离、局部震荡现象，实现航天器在综合势场驱使下

对空间碎片的自主规避。

２．１　综合势场
人工势场法通常是将终点作为引力源，障碍

作为斥力源，引力势场与斥力势场在空间合成综

合势场，驱使运动体沿着势场减弱方向在规避障

碍的同时到达终点
［３６］
。人工势场法在路径规划

中，只需根据当前位置结合综合势场即可获得

平滑而安全的路径，不需像别的算法那样还要

进行路径平滑、避障检测等操作
［２１］
，应用优势

明显。

在航天器规避机动的运用中，应避免规划路

径直奔终点，需尽可能沿参考线方向行进。此外，

在距空间碎片较远时应该弱化斥力势场，以免出

现过早轨迹偏离现象。同时，在抵近空间碎片时

应弱化引力势场，以免出现局部震荡现象。如

图２所示，本文构建了以参考线牵引、远距点斥力
忽略、障碍点引力减弱的综合势场模型，其中 ｒｏｂ
为空间目标的威胁范围，ｒｓａｆｅ为引力衰减区范围；
· 为２范数，ｘｏｂ为空间目标当前位置矢量。
Ｕ（ｘ，Δｓ）＝ｋｒｅｆｅｒＵｒｅｆｅｒ（Δｓ）＋ｋａｔｔＵａｔｔ（ｘ）＋
　　ｋｒｅｐＵｒｅｐ（ｘ） （１）
式中：Ｕ（ｘ，Δｓ）为当前位置 ｘ航天器所受的综合
势场；Ｕｒｅｆｅｒ（Δｓ）为参考线势场；ｋｒｅｆｅｒ为参考线势场
系数；Ｕａｔｔ（ｘ）为引力势场；ｋａｔｔ为引力势场系数；
Ｕｒｅｐ（ｘ）为斥力势场；ｋｒｅｐ为斥力势场系数。

图 ２　航天器规避机动人工势场示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌｆｉｅｌｄｏｆ

ｓｐａｃｅｃｒａｆｔｅｖａｓｉｖｅｍａｎｅｕｖｅｒ

２．２　参考线势场
为满足航天器需沿参考线方向行进的需求，

本文提出将目标点势场使用参考线势场进行替代

的方法，使航天器在规避空间目标途中紧跟参考

线。参考线势场将约束航天器航迹方向，且确

保朝目标轨位航行，即前方势场值要低于后方

势场值，该势场采用一个类高斯函数
［３７］
描述

如下：

Ｕｒｅｆｅｒ（Δｓ）＝（ｓｔｏｔａｌ－Δｓ）ｅｘｐ１＋
（Δｄ）２

２δ( )２ ｓ （２）

式中：ｓｔｏｔａｌ为整个转移轨道航程；Δｓ为起始点 ｘｓｔ至
当前位置 ｘ的航程；Δｄ为沿法向偏离参考线的距
离；δ为法向收敛系数［３７］

。

２．３　引力势场
为顺利规避空间目标（碎片）并避免局部震

荡现象，对引力势场函数进行了改进，在空间目标

附近设置弱化引力场的环形区域
［３８］
：

３３７
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Ｕａｔｔ（ｘ）＝－ (η １－ ｘ－ｘｇｏａｌ
ｘｏｂ－ｘ )

ｇｏａｌ

ｎ

η＝

０ 　　 ｘ－ｘｏｂ ＜ｒｏｂ





１
２ (ｓｉｎ

ｘ－ｘｏｂ －ｒｏｂ
ｒｓａｆｅ－ｒｏｂ

·π－π )２ ＋



１ 　　ｒｏｂ≤ ｘ－ｘｏｂ ＜ｒｓａｆｅ

１ 　　



























其他

（３）

式中：η为与空间目标距离相关的吸引场系数；

ｘｇｏａｌ为转移轨道与目标轨位交点位置矢量；ｎ为正

整数。

２．４　斥力势场

为紧跟转移轨道避免过早轨迹偏离，采用势

场平滑过渡策略对斥力势场函数进行改进：

Ｕｒｅｐ（ｘ）＝－λ
ｒｏｂ
ｘ－ｘ( )

ｏｂ

ｑ

λ＝

１ 　　 ｘ－ｘｏｂ ＜ｒｓａｆｅ

１
２
ｃｏｓ ｘ－ｘｏｂ －ｒｓａｆｅ

Ｄ－ｒｓａｆｅ
·( )π ＋[ ]１ 　　ｒｓａｆｅ≤ ｘ－ｘｏｂ ＜Ｄ

０ 　　 ｘ－ｘｏｂ ≥



























Ｄ

（４）

式中：λ为斥力势场系数；ｑ为正整数；Ｄ为斥力
过渡区作用范围。

３　航天器规避机动的最优路径

运用综合势场的法向投影，借鉴 Ｊｅｒｋ描述，
综合各评价因素构建全局优化函数，实现以最小

横向偏移规避空间目标（碎片）的同时沿既定转

移轨道继续行进。

３．１　规避机动路径生成
为使航天器沿参考线方向保持既定轨道转移

速度，只考虑综合势场在法向 ｄ的投影，以产生横
向偏移实现对空间碎片的自主规避。

Ｕｄｄ＝Ｕ－Ｕｒｒ （５）
式中：ｒ为参考线切向矢量；Ｕｒ为综合势场切向分
量值；ｄ为参考线法向矢量；Ｕｄ为综合势场法向
分量值。

为确保综合势场法向分量驱使下的规避路径

是平稳且平滑的，本文借鉴文献［３４］提出“加速
度变化率”和“Ｊｅｒｋ描述”概念，构建横向加速度

变化率 ｄ
···

（τ）分别与综合势场法向分量以及与
Ｊｅｒｋ描述的关系模型：

Ｕｄ（ｔ）＝ω∫
ｔ１

ｔ０

ｄ
···

（τ）ｄτ （６）

Ｊｔ（ｄ（ｔ））＝∫
ｔ１

ｔ０

ｄ
···

（τ）２ｄτ （７）

式中：ω为综合势场法向分量的效率系数；Ｊｔ（ｄ（ｔ））

为横向位移的Ｊｅｒｋ描述，ｄ（ｔ）为横向偏移量。
根据文献［１３］可知，路径规划的任务是找出

能够使得 Ｊｔ（ｄ（ｔ））最小的横向偏移，而任何 Ｊｅｒｋ
最优化问题中的解都可用一个５次多项式进行表
示。据此，可获得横向偏移 Δｄ＝ｄ（ｔ）、横向速度

ｄ
　·
（ｔ）和横向加速度 ｄ

　··
（ｔ）的多项式表示：

ｄ（ｔ）＝α０＋α１ｔ＋α２ｔ
２＋α３ｔ

３＋α４ｔ
４＋α５ｔ

５

ｄ
　·
（ｔ）＝α１＋２α２ｔ＋３α３ｔ

２＋４α４ｔ
３＋５α５ｔ

４

ｄ
　··
（ｔ）＝２α２＋６α３ｔ＋１２α４ｔ

２＋２０α５ｔ
{

３

（８）

式中：α０、α１、α２、α３、α４、α５为多项式系数，分别令

ｔ０＝０以及 Δｔ＝ｔ１－ｔ０，代入式（８）即可计算获得
其数值。

此外，横向加速度在促使航天器产生横向偏

移的同时，要受航天器转向机动能力即航向角速

率的约束：

ｄ
　··
（ｔ）＝

ｄ
　··
（ｔ） ｄ

　··
（ｔ）／ｖ（ｔ）≤ φｍａｘ

φｍａｘｖ（ｔ） ｄ
　··
（ｔ）／ｖ（ｔ）＞φ{

ｍａｘ

（９）

式中：ｖ（ｔ）为航天器速度；φｍａｘ为航天器转向机动
的最大角速率。

令 Δｔ＝ｔ１－ｔ０为航天器制动时间，在 Ｕｄ（Δｔ）
驱使下通过式（８）计算可得不同制动时间下的横
向偏移。通过横向位移沿参考线在时间上累计，

便可获得能够规避空间目标（碎片）的路径。

４３７
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３．２　燃料消耗估计
在图１所示的二体模型中，把中心天体作为

参考点，将近拱点法向方向作为极角起点，以航天

器机动方向为极角正向，航天器沿着引力常数 μ
的椭圆转移轨道行进。

在规避空间目标（碎片）过程中，采取横向偏

移策略，推力方向始终在转移轨道平面内且沿转

移轨道法向 ｄ，其动力学方程为［３９］

ｒ̈－ｒθ
　·２＋μ

ｒ２
＝０

２ｒθ
　·
＋ｒθ

　··
＝ｕｄ

　··
（ｔ）
ｔａｎ










φ

（１０）

式中：ｒ为轨道半径；θ为航天器的极角；ｕ＝［０，
１］为推力开关系数；φ为航天器转向角。

基于电推进发动机高比冲、低燃耗特性
［４０４１］

，

采取连续推力机动方式，其推力大小与燃料消耗

关系式为
［４２］

ｍ ｄ
　··
（ｔ） ＝－ｍＶｅ （１１）

式中：ｍ为航天器质量；ｍ为质量流量；Ｖｅ为连续
推力发动机的有效排气速度。

考虑燃料消耗对航天器质量的影响，对

式（１１）积分，可得到燃料消耗表达式［４１４２］
：

ｍｆ＝ｍｅ
－∫ｔ２ｔ１ ｄ

　··
（ｔ） ｄｔ／Ｖｅ

Δｍ ＝ｍ－ｍ{
ｆ

（１２）

式中：ｍｆ为航天器剩余质量；Δｍ为燃料消耗的估
计量。

当考虑燃料消耗相对于航天器质量而言是小

量时，可假定整个机动过程航天器质量不变。对

式（１１）积分后，得到燃料消耗的估计式：

Δｍ ＝－∫
ｔ２

ｔ１

ｍｄｔ＝ｍ
Ｖｅ∫

ｔ２

ｔ１
ｄ
　··
（ｔ）ｄｔ （１３）

经分析可知，当∫
ｔ２

ｔ１
ｄ
　··
（ｔ）ｄｔ＜＜Ｖｅ时，式（１２）与

式（１３）近似相等。
３．３　规避路径最优化

在综合势场法向分量的驱使下可以确保航天

器顺利规避空间目标（碎片），但航天器的规避路

径还需要尽可能沿既定转移轨道行进，由此在轨

规避路径自主规划便成为了多目标优化问题。

为了获得最优的规避路径，选取多项评价指

标。首先，要确保机动路径顺利规避空间目标

（碎片）；其次，要使机动路径兼顾轨道保持；然

后，要考虑航天器制动时效；最后，还要尽可能节

省燃料。依此，在航天器规避路径自主规划过程

中，构建全局优化函数 Ｑ，以改善并生成最优
路径。

ｍｉｎＱ＝γＪＪｔ（ｄ（Δｔ））＋γｄΔｄ＋γｔΔｔ＋γｒ ｄ
　··
（Δｔ）
（１４）

式中：Ｊｔ（·）为惩罚 Ｊｅｒｋ值较大的路径方向
［４３］
，以

控制加速度变化率的稳定性；Δｄ表示减小横向偏
移促使航天器沿既定转移轨道行进；Δｔ表示缩减
制动时间提升航天器制动敏捷度； ｄ

　··
（Δｔ）表示

控制横向加速度从而降低燃料消耗；γＪ、γｄ、γｔ、γｒ为
全局优化函数的权重值，且满足γＪ＋γｄ＋γｔ＋γｒ＝１。

４　算法对比与算例求解

通过将改进的人工势场法与经典人工势场法

以及常用的 Ｄｉｊｋｓｔｒａ、ＲＲＴ路径规划算法进行仿真
实验，以对比说明改进算法的应用优势。针对空

间碎片规避路径规划问题，运用本文方法进行仿

真实验，以检验本文方法的有效性。

４．１　算法对比分析
为说明改进人工势场法的比较优势，分别与

经典人工势场法以及常用的最短路径算法进行了

仿真对比。如图３所示，设有一屏障规避问题，即
需自主规划出从圆点出发顺利绕过两屏障到达叉

地的最短路径，在 １．６ＧＨｚ、１．８ＧＨｚ双核 ＣＰＵ、
８ＧＲＡＭ计算硬件上，运用相同的 ＰｙＣｈａｒｍ仿真编
译环境，分别运用４种算法进行求解。

运用 典 型 广 度 优 先 搜 索 法 （Ｄｉｊｋｓｔｒａ算
法

［４４４５］
）可得到如图 ３（ａ）所示的规避路径。在

Ｄｉｊｋｓｔｒａ算法求解过程中，需预先设定搜索区域
（图中黑框部分）并采取以起始点为中心向外层

扩展的方式（图中小叉代表已搜索节点），使得搜

索过多无关节点，平均耗时 ０．４８ｓ，所得路径棱角
明显，路径长度 ９３．３ｍ。运用增量式、概率完备
且不最优的路径规划算法（ＲＲＴ算法［２２］

）可得到

如图３（ｂ）所示的规避路径。ＲＲＴ算法采取以初
始状态作为根节点、目标节点作为叶子结点的搜

索树方式（图中支路为已搜索区域），平均耗时

０．６２ｓ，所得路径曲折，长度 １１１．４ｍ。运用经典
人工势场法可得到如图 ３（ｃ）所示的规避路径。
经仿真发现，接近目标过程中路径会出现波动，当

引力势场与斥力势场等大反向且受障碍阻断时，

会产生局部震荡（图中曲线加粗部分），出现目标

不可达现象。运用改进人工势场法，平均耗时

０．２９ｓ后顺利到达目标位置，所得路径如图 ３（ｄ）
所示，路径长度 ９１．１ｍ，平滑效果更好。因此，改
进的人工势场法能有效弥补经典人工势场在路径

波动、局部震荡以及目标不可达方面的不足，与 ２
种常用路径规划算法相比较耗时短、路程少、路径

平滑，具有较强的对比优势和应用优势。

５３７
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图 ３　屏障规避问题的不同算法求解效果

Ｆｉｇ．３　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｂａｒｒｉｅｒｅｖａｓｉｏｎ

４．２　算例求解
设航天器质量为 ２０００ｋｇ，最大航向角速率

６（°）／ｓ，最大推力加速度１．３ｍ／ｓ２，发动机有效排
气速度 ２９００ｍ／ｓ，现从初始轨道（３６０００ｋｍ），采
用霍曼转移，沿既定转移轨道机动至目标轨道

（３６３００ｋｍ）。机动开始后，在转移轨道平面内临
时发现一新空间碎片，威胁范围为 ｒｏｂ＝２ｋｍ。此

时，空间碎片位置［３３８５４　５１４６］Ｔ ｋｍ，速度
［－０．７６３　０．７６３］Ｔｋｍ／ｓ，预计将在 ２．３９ｈ后与
航天器相撞。因此，需在确保以原定计划完成轨

道机动的前提下，规划出最佳规避路径。

在运用基于 Ｆｒｅｎｅｔ和改进人工势场的在轨规
避路径自主规划方法求解过程中，将模型参数设

置为：ｋｒｅｆｅｒ＝０．２，ｋａｔｔ＝０．４，ｋｒｅｐ＝０．４，δ＝０．９６，

η＝０．４，ｎ＝１，ｑ＝１，λ＝０．４，ｒｓａｆｅ＝６０００ｋｍ，ｄ＝

３４０００ｋｍ，μ＝３．９８６×１０５ｋｍ３／ｓ２。
当考虑单目标优化的情况，即分别只考虑

式（１４）中的单一指标（如只单独考虑燃料消耗或
规避安全等制约性因素），所得规划路径为图 ４
中虚线，各路径的横向加速度变化情况如图 ５中
虚线所示。当令 γＪ＝１，γｄ＝０，γｔ＝０，γｒ＝０时，即
只考虑规避安全这一因素，规划得规避路径。该

路径顺利规避空间碎片并沿参考线方向行进，但不

能及时回到既定转移轨道上，消耗燃料 ６．３３２ｋｇ。

当 γＪ＝０，γｄ＝１，γｔ＝０，γｒ＝０时，即只考虑轨道保
持这一因素，规划得规避路径。该路径保持最小

偏移直至空间碎片威胁范围才陡然采取规避行

为，初始推力变化波动较大，导致 １９．８１５ｋｇ的最
高燃料消耗，并增加了与空间碎片碰撞的风险。

当 γＪ＝０，γｄ＝０，γｔ＝１，γｒ＝０时，即只考虑制动时
效这一因素，规划得规避路径。该路径在一发现

空间碎片后即开始大推力机动规避，但过早偏离

航迹且难以恢复，消耗燃料１２．３８０ｋｇ。当 γＪ＝０，

γｄ＝０，γｔ＝０，γｒ＝１时，即只考虑燃料消耗这一因
素，规划得黑色虚线路径。该路径在保持最小推

力顺利规避空间碎片后，为节省燃料便不再兼顾

轨道保持，获得最小的燃料消耗６．０７６ｋｇ。
为了更好地满足航天器规避空间碎片的实际

需求与偏好，综合考虑规避安全、轨道保持、制动

时效以及燃料消耗因素，根据式（１４）采取多目标
优化方式，即可在一定的优化权重下获得相应的

最优规避机动路径。例如当 γＪ＝０．２，γｄ＝０．２，
γｔ＝０．１，γｒ＝０．５时，规划得图 ４中规避路径。其
综合效果虽优于上述 ４种单目标优化的情况，但
仍不能在规避空间碎片后及时恢复至既定转移轨

道，消耗燃料 ８．８３４ｋｇ。基于此，再通过多次调参
实验或运用神经网络进行参数自学习

［４６］
，可获得

权重为 γＪ＝０．２，γｄ＝０．４，γｔ＝０．１，γｒ＝０．３的
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图４规避路径。该路径满足了碎片规避、轨道保
持、制动灵活以及燃料节省的综合指标，最优路径

累计消耗燃料９．５０２ｋｇ。
在顺利规避空间碎片后，若要进一步降低不

确定性风险，尽快恢复到既定转移轨道上，则需继

续降低燃料消耗评价指标项的权重，以更多的燃

料消耗为代价。当 γＪ＝０．３，γｄ＝０．５，γｔ＝０．１，
γｒ＝０．１时，可规划得图 ４中规避路径，该路径能
够在规避空间碎片后，尽快恢复至转移轨道，但该

路径燃料消耗将增至１０．９９６ｋｇ。
航天器在规避空间碎片的整个过程中，初始

阶段将以引力势场为主导，航天器沿着既定转移

轨道行进；随着与碎片距离的缩短，综合场逐渐产

生斥力势场，航天器将如图６（ａ）所示慢慢产生横
向偏移；为了规避空间碎片，航天器不断增大横向

偏离量，将经过图 ６（ｂ）～（ｄ）所示的规避过程，
航天器在横向偏离参考线２．２３ｋｍ后成功避开空
间碎片威胁；随后斥力势场逐渐减弱，航天器将如

图６（ｅ）所示恢复至既定转移轨道继续飞行。由
此，所获得的整个规避路径偏移量小、平滑、敏捷，

能够满足航天器对空间碎片规避路径自主规划的

实际需求。

图 ４　不同全局优化权重下的航天器机动规避路径

Ｆｉｇ．４　Ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｅｖａｓｉｏｎｐａｔｈｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｅｉｇｈｔｓ

图 ５　不同全局优化权重下的横向偏移加速度

Ｆｉｇ．５　Ｌａｔｅｒａｌｄｅｖｉａｔｉｏｎａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｇｌｏｂａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｅｉｇｈｔｓ
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图 ６　航天器沿最优路径规避空间碎片的局部效果

Ｆｉｇ．６　Ｌｏｃａｌｅｆｆｅｃｔｓｏｆｓｐａｃｅｃｒａｆｔｅｖａｄｉｎｇｓｐａｃｅｄｅｂｒｉｓａｌｏｎｇａｎｏｐｔｉｍａｌｐａｔｈ

５　结　论

１）为更好地解决空间规避运动不易表示的

难题，构建了基于 Ｆｒｅｎｅｔ的空间运动坐标系，实现
了空间规避运动的简便表示，较好地兼顾沿转移

轨道航行的绝对运动和规避空间目标的相对

运动。

２）针对规避空间目标的特殊场景，为避免过
早轨迹偏离、局部震荡现象，改进人工势场函数，

调整各势场作用区域，避免了传统人工势场法存

在过早轨迹偏离以及局部震荡现象，实现了航天

器对空间目标的自主规避。

３）为获得偏移量小且恢复迅速的最优规避
路径，综合考虑规避安全、轨道保持、制动时效

以及燃料消耗的评价指标，构建了全局优化函

数，可获得兼顾轨道保持和目标规避的最优路

径，一定程度上能够满足不同任务的需求与

偏好。

本文方法不仅能够引导航天器自主规避空间

目标，还能时刻以最小偏移为约束沿既定转移轨

道继续行进，满足航天器的轨道保持需求，同时对

于解决其他领域的障碍规避路径规划问题具有较

强的借鉴意义。
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２０１９，３３（１２）：４５５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］熊菁，程文科，秦子增．基于 ＳｅｒｒｅｔＦｒｅｎｅｔ坐标系的翼伞系统

轨迹跟踪控制［Ｊ］．动力学与控制学报，２００５，３（２）：８９９３．

ＸＩＯＮＧＪ，ＣＨＥＮＷ Ｋ，ＱＩＮＺＺ．Ｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇｏｆｐａｒａｆｏｉｌｓｙｓ

ｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＳｅｒｒｅｔＦｒｅｍｅｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＤｙｎａｍｉｃｓａｎｄＣｏｎ

ｔｒｏｌ，２００５，３（２）：８９９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］严永锁．基于反馈滑模策略的水面无人艇路径跟踪控制

［Ｄ］．哈尔滨：哈尔滨工程大学，２０１９：５８６１．

ＹＡＮＹＳ．Ｐａｔｈｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｓｕｒｆａｃｅｖｅｈｉｃｌｅｓ

ｂａｓｅｄｏｎｆｅｅｄｂａｃｋｓｌｉｄｉｎｇｍｏｄｅｓｔｒａｔｅｇｙ［Ｄ］．Ｈａｒｂｉｎ：Ｈａｒｂｉｎ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１９：５８６１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］赵宁宁，徐德民，高剑，等．基于 ＳｅｒｒｅｔＦｒｅｎｅｔ坐标系的多

ＡＵＶ编队路径跟踪控制［Ｊ］．鱼雷技术，２０１５，２３（１）：３５

３９．　

ＺＨＡＯＮＮ，ＸＵＤＭ，ＧＡＯＪ，ｅｔａｌ．Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｐａｔｈｆｏｌｌｏｗｉｎｇ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅＡＵＶｓｂａｓｅｄｏｎＳｅｒｒｅｔＦｒｅｎｅｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓ

ｔｅｍ［Ｊ］．ＴｏｒｐｅｄｏＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，２３（１）：３５３９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［１９］王华，韩璐，楚世理，等．基于 Ｆｒｅｎｅｔ标架下三维元胞自动机

的航母舰载机集群运动建模［Ｊ］．计算机辅助设计与图形

学学报，２０１８，３０（９）：１７１９１７２７．

ＷＡＮＧＨ，ＨＡＮＬ，ＣＨＵＳＬ，ｅｔａｌ．Ｓｈｉｐｂｏａｒｄａｉｒｃｒａｆｔｓｗａｒｍ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｕｓｉｎｇａ３ＤｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａｍｏｄｅｌｕｎｄｅｒｔｈｅＦｒｅｎｅｔ

ｆｒａｍｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＡｉｄｅｄＤｅｓｉｇｎ＆ Ｃｏｍｐｕｔｅｒ

Ｇｒａｐｈｉｃｓ，２０１８，３０（９）：１７１９１７２７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］丁家如，杜昌平，赵耀，等．基于改进人工势场法的无人机路

径规划算法［Ｊ］．计算机应用，２０１６，３６（１）：２８７２９０．

ＤＩＮＧＪＲ，ＤＵＣＰ，ＺＨＡＯＹ，ｅｔａｌ．Ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒ

ｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌ

ｆｉｅｌｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１６，３６（１）：２８７

２９０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］杨丽春，顾颖彦，白宇．基于改进人工势场法的无人机在线

航路规划算法［Ｊ］．电子技术应用，２０１８，４４（４）：５９．

ＹＡＮＧＬＣ，ＧＵＹＹ，ＢＡＩＹ．ＵＡＶ’ｓｏｎｌｉｎｅｒｏｕｔｅｐｌａｎｎｉｎｇａｌ

ｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎｔｉａｌｆｉｅｌｄ［Ｊ］．Ａｐｐｌｉ

ｃａｔｉｏｎｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＴｅｃｈｎｉｑｕｅ，２０１８，４４（４）：５９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２２］何仁珂，魏瑞轩，张启瑞，等．基于拟态电势能的飞行器航路

规划方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１６，４２（７）：

１５４３１５４９．

ＨＥＲＫ，ＷＥＩＲＸ，ＺＨＡＮＧＱＲ，ｅｔａｌ．Ｍｉｍｅｔｉｓｍｅｌｅｃｔｒｉｃｐｏ

ｔｅｎｔｉａｌｅｎｅｒｇｙｍｏｔｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，４２

（７）：１５４３１５４９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］ＬＵＧＯＣＩ，ＦＬＯＲＥＳＧ，ＳＡＬＡＺＡＲＳ，ｅｔａｌ．Ｄｕｂｉｎｓｐａｔｈｇｅｎｅｒ

ａｔｉｏｎｆｏｒａｆｉｘｅｄｗｉｎｇＵＡＶ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎ

ＵｎｍａｎｎｅｄＡｉｒｃｒａｆｔＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＣＵＡＳ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１４：３３９３４６．　

［２４］尚璞．旋翼无人机路径规划与自主避障控制系统研究［Ｄ］．

西安：西安科技大学，２０１９：８９９３．

ＳＨＡＮＧＰ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇａｒｉｄａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｏｂｓｔａ

ｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒ［Ｄ］．Ｘｉ’ａｎ：Ｘｉ’ａｎ

ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９：８９９３（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２５］张大志，刘万辉，缪存孝，等．全向移动机器人动态避障方法

研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，（２０２００７１３）［２０２００７

２８］．ｈｔｔｐｓ：∥ ｄｏｉ．ｏｒｇ／１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０

０１５５．　

ＺＨＡＮＧＤＺ，ＬＩＵＷ Ｈ，ＭＩＡＯＣＸ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｏｂｓｔａｃｌｅａ

ｖｏｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｏｍｎｉｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｂｉｌｅｒｏｂｏｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，（２０２０

０７１３）［２０２００７２８］．ｈｔｔｐｓ：∥ ｄｏｉ．ｏｒｇ／１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．

１００１５９６５．２０２００１５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］贾正荣，王航宇，卢发兴．基于障碍凸化的改进环流 ＡＰＦ路

径规划［Ｊ］．航空学报，２０１９，４０（１０）：３２３１８９．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ＪＩＡＺＲ，ＷＡＮＧＨＹ，ＬＵＦＸ．ＩｍｐｒｏｖｅｄｃｉｒｃｕｌａｔｉｎｇＡＰＦｒｏｕｔｅ

ｐｌａｎｎｉｎｇｂａｓｅｄｏｎｏｂｓｔａｃｌｅｃｏｎｖｅｘｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１９，４０（１０）：３２３１８９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２７］陈天德，黄炎焱，沈炜．基于虚拟障碍物法的无震荡航路规

划［Ｊ］．兵工学报，２０１９，４０（３）：６５１６５８．

ＣＨＥＮＴＤ，ＨＵＡＮＧＹＹ，ＳＨＥＮＷ．Ｎｏｎｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｐａｔｈｐｌａｎ

ｎｉｎｇｐａｓｅｄｏｎｖｉｒｔｕａｌｏｂｓｔａｃｌｅｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，

２０１９，４０（３）：６５１６５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２８］ＭＯＨＡＮＡＮＭＧ，ＳＡＬＧＯＡＮＫＡＲＡ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｆｒｏｂｏｔｉｃｍｏ

ｔｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｉｎｄｙｎａｍｉｃｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｊ］．Ｒｏｂｏｔｉｃｓ＆Ａｕｔｏｎｏ

ｍｏｕｓＳｙｓｔｅｍｓ，２０１８，１００：１７１１８５．

［２９］钱宇，徐敏，郭东，等．航天器短期规避路径规划研究［Ｊ］．

飞行力学，２０１０，２８（５）：６７７０．

ＱＩＡＮＹ，ＸＵＭ，ＧＵＯＤ，ｅｔａｌ．Ｒｏｕｔｅｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔ

ｃｏｌｌｉｓｉｏｎａｖｏｉｄａｎｃｅｍａｎｅｕｖｅｒｗｉｔｈｓｈｏｒｔｔｅｒｍｅｎｃｏｕｎｔｅｒｓ［Ｊ］．

ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１０，２８（５）：６７７０．

［３０］于大腾．航天器反交会规避机动方法研究［Ｄ］．长沙：国防

科学技术大学，２０１３：４８５６．

ＹＵＤＴ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｔｉｒｅｎｄｅｚｖｏｕｓｅｖａｓｉｏｎｍａ

ｎｅｕｖｅｒｍｅｔｈｏｄ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＧｒａｄｕａｔｅＳｃｈｏｏｌｏｆＮａｔｉｏｎａｌＵ

ｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１３：４８５６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３１］王沙晶．基于 Ｆｒｅｎｅｔ坐标系采样的自动驾驶轨迹规划算法

研究［Ｄ］．兰州：兰州理工大学，２０１９：４４４８．

ＷＡＮＧＳＪ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓ

ｄｒｉｖｉｎｇｂａｓｅｄｆｒｅｎｅｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｎｄｓａｍｐｌｉｎｇ［Ｄ］．Ｌａｎｚｈｏｕ：

ＬａｎｚｈｏｕＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９：４４４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３２］ＪＵＲＥＢ，ＭＡＲＩＪＡＮＨ，ＩＶＡＮＲ，ｅｔａｌ．Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒ

ａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｖｅｈｉｃｌｅｕｓｉｎｇｄｉｇｉｔａｌｍａｐ［Ｃ］∥ＩＥＥＥＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＶｅｈｉｃｕｌａｒＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ２０１９ＺｏｏｍｉｎｇＩｎｎｏｖａｔｉｏｎ

ｉｎＣｏｎｓｕｍｅｒＴｅｃｈｎｏｌｏｇｉｅｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１９：１３６

１４２．　

［３３］ＦＡＳＳＢＥＮＤＥＲＤ，ＨＥＩＮＲＩＣＨＢＣ，ＷＵＥＮＳＣＨＥＨＪ．Ｍｏｔｉｏｎ

ｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｖｅｈｉｃｌｅｓｉｎｈｉｇｈｌｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｕｒｂａｎ

ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｓ［Ｃ］∥ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＲｏ

ｂｏｔｓａｎｄＳｙｓｔｅｍｓ（ＩＲＯＳ），２０１６：４７０８４７１３．

［３４］ＷＥＲＬＩＮＧＭ，ＺＩＥＧＬＥＲＪ，Ｓ?ＲＥＮＫ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｆｏｒｄｙｎａｍｉｃｓｔｒｅｅｔｓｃｅｎａｒｉｏｓｉｎａｆｒｅｎｅｔｆｒａｍｅ［Ｊ］．

Ｒｏｂｏｔｉｃｓ＆Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１０，４（５）：５６．
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ｓｏａｓｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｍｉｎｉｍｕｍｄｅｖｉａｔｉｏｎａｎｄｆａｓｔｒｅｃｏｖｅｒｙｏｆｔｈｅｆｌｉｇｈｔａｌｏｎｇｔｈｅｔｒａｎｓｆｅｒｏｒｂｉｔ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｌ
ｇｏｒｉｔｈｍｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｅｘａｍｐｌｅｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｈａｓｏｂｖｉｏｕｓａｄｖａｎｔａｇｅｓｉｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ，ｗｉｔｈ
ｓｍｏｏｔｈｐａｔｈａｎｄｓｍａｌｌｏｆｆｓｅｔ，ａｎｄｃａｎｍｅｅｔｔｈｅｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｆｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇｆｏｒｓｐａｃｅｃｒａｆｔｔｏｅｖａｄｅｓｐａｃｅｔａｒ
ｇｅｔｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｏｒｂｉｔａｌｔｒａｎｓｆｅｒ；ｅｖａｓｉｖｅｍａｎｅｕｖｅｒ；ｐａｔｈｐｌａｎｎｉｎｇ；Ｆｒｅｎｅｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ；ａｒｔｉｆｉｃｉａｌｐｏｔｅｎ
ｔｉａｌｆｉｅｌｄｍｅｔｈｏｄ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００４３０；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００８０７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００８２４１６：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００８２４．１５１３．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｂｉｎｇｙａｎｌ＠ｏｕｔｌｏｏｋ．ｃｏｍ
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垂直起降固定翼无人机串联混电系统优化设计

陈刚，贾玉红，马东立，夏兴禄，张欣
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对垂直起降固定翼无人机的动力需求特点，提出了一种专用于该类无人
机的串联混电系统（ＳＨＥＳ）优化设计方法。首先，建立了旋翼、固定翼及转换模式下的垂直起
降固定翼无人机的功率需求模型和基于串联混电系统功率传递路径的混电功率解算方程，给

出了计及功率约束、能量约束及电池充电的电池质量解算方法，并在大量统计数据的基础上建

立了其他混电部件质量解算方程。其次，使用威兰氏线法建立了考虑发动机工作点变化的燃

油消耗模型。使用柯西变异粒子群算法基于各物理数学模型在飞行剖面内的各个飞行阶段展

开混电控制参数优化，从而完成垂直起降固定翼无人机的顶层设计要求向串联混电系统最佳

供电策略、设计功率及质量分配方案的转化。在城市货运和山区货运 ２种应用场景下对所提
方法进行了验证。最后，分析了优化设计结果对于不同飞行阶段性能要求的敏感性。研究结

果表明：所提方法可较好地捕捉垂直起降固定翼无人机任务剖面的调整及各飞行阶段的性能

要求变化对串联混电系统优化设计结果的显著影响，对垂直起降固定翼无人机的各类应用场

景均具有较好的适应性。

关　键　词：混电系统；垂直起降固定翼无人机；垂直起降；参数优化；总体设计
中图分类号：Ｖ２２１＋．６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７４２１２

　　垂直起降固定翼无人机是一种结合了多旋翼
无人机和固定翼飞机优势的新型无人飞行器

［１］
。

这类无人机具有较高的巡航效率、较快的飞行速

度，以及非常便捷的起降能力，因而可以应付较为

复杂的应用场景，是近年来无人机领域的研究热

点之一。目前正在开发的垂直起降固定翼无人机

有很多，典型的代表有 ＧＬ１０［２］、Ｓｏｎｇｂｉｒｄ［３］、Ｐａｎ
ｔｈｅｒ［４］、Ｑｕａｎｔｉｘ［５］等。其中，大多数垂直起降固定
翼无人机以纯电形式提供动力，受当前较低的电

池能量密度限制，这类无人机的续航能力往往

非常有限
［６］
。提高其续航能力同时不影响外部

动力布置的最有效途径是将纯电动力系统替换

为串联混电系统（ＳＨＥＳ）。和纯电动力系统相
比，串联混电系统新增加了一个由发动机、发电

机、能量管理系统组成的主动力单元，而电池仅

作为辅助动力单元在高功率需求状态下进行辅

助供电。

受益于燃料较高的储能密度，串联混电系统

的引入提供了大幅提升垂直起降固定翼无人机的

续航能力，而不引起起飞总重大幅度增加的可能

性，但与此同时，其自身所引入的质量和能耗也可

能对飞机设计产生较大影响。在串联混电垂直起

降固定翼无人机总体设计以及纯电垂直起降固定

翼无人机混电改造的初始阶段，开展串联混电系

统优化设计是将飞机平台顶层设计要求转化为混

电系统最佳运行策略、设计功率、质量分配方案的

重要手段，也是充分发挥串联混电系统优势的关

键。然而，目前国内外围绕垂直起降固定翼无人

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104009&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 陈刚，等：垂直起降固定翼无人机串联混电系统优化设计

机中串联混电系统优化设计的研究还相对较少。

现有的混合动力系统在飞机设计领域的应用研究

多集中在固定翼无人机领域，其中 Ｆｉｎｇｅｒ和
Ｂｒａｕｎ［６７］研究了串联和并联混电系统在传统固定
翼无人机设计过程中的应用；Ｖｒｉｅｓ等［８］

研究了不

同的混电系统对于分布式推进固定翼飞机参数选

择的影响，而 Ｆｒｉｅｄｒｉｃｈ和 Ｒｏｂｅｒｔｓｏｎ［９］则在不同指
标体系下对混电系统在固定翼无人机上的应用效

果进行了综合评价。这些基于传统固定翼无人机

飞行剖面和动力需求的混电系统研究工作具有一

定的借鉴意义，但均无法直接拓展至垂直起降固

定翼无人机串联混电系统设计领域。其核心问题

在于：传统固定翼无人机所使用的混合动力系统

多为微混动系统，电池功率占比较小且运行工况

单一，其优化设计通常为一维优化问题
［６７］
；而垂

直起降固定翼无人机需应对旋翼、转化、固定翼等

多种飞行模式，飞行剖面复杂且不同工况下的动

力需求差异性更大，其优化设计需考虑全飞行剖

面内不同飞行阶段的混电系统运行策略，设计域

更广且设计维度更高。除此之外，在固定翼无人

机混合动力系统的优化设计中通常所忽略的电池

充电、发动机工作点变动等特殊问题，在垂直起降

固定翼无人机串联混电系统的优化设计过程中也

需特别注意。

为了弥补现有研究的不足，本文在已有研究

的基础之上，提出了一种新的垂直起降固定翼无

人机串联混电系统优化设计方法。该方法由一系

列描述垂直起降固定翼无人机串联混电系统特性

的物理数学模型和一个基于柯西变异粒子群算法

的全局优化模型组成。利用该方法，可在设计初

期快速探索垂直起降固定翼无人机串联混电系统

的设计空间，并完成垂直起降固定翼无人机顶层

设计要求向串联混电系统最佳供电策略、设计功

率及质量分配方案的转化。

１　物理数学模型

１．１　功率需求模型
垂直起降固定翼无人机包含倾转机翼无人

机、倾转旋翼无人机、尾座式无人机等多种不同类

别具备垂直起降和固定翼飞行能力的飞行器，这

些飞行器构型差异虽然较大，但应用场景相近，且

均包含如图１所示的固定翼、旋翼、模态转换等主
要飞行模式。因此在进行系统设计时，可采用相

同方式对不同构型的垂直起降固定翼无人机的功

率需求进行描述。

固定翼模式下垂直起降固定翼无人机的典型

图 １　垂直起降固定翼无人机在不同飞行模式下的

构型变化（以倾转机翼构型为例）

Ｆｉｇ．１　Ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｓｏｆｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｆｌｉｇｈｔｍｏｄｅｓ（ｔａｋｉｎｇａｔｉｌｔｗｉｎｇｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ）

工况包括巡航／续航飞行、爬升、实用升限、最大飞
行速度等。这些工况下螺旋桨／旋翼的吸收功率
ＰＰＲ可统一表示为如下形式

［１０］
：

ＰＰＲ ＝
βＷ
η {
Ｐ

Ｖ
β Ｋ

β２

ｑ
Ｗ( )Ｓ ＋

ｑＣＤ０[ ]Ｗ／Ｓ
＋

　　 １
ｇ
ｄ
ｄｔｈ＋

Ｖ２

２( )[ ] }ｇ
（１）

式中：Ｗ为起飞总重；Ｓ为机翼面积；ｇ为重力加
速度；β为燃油质量消耗系数；ｑ为飞行动压；ＣＤ０
为零升阻力系数；Ｋ＝１／（πｅ·ＡＲ）为升致阻力系
数

［１１］
，ＡＲ为机翼展弦比，ｅ为奥斯瓦尔德因子；ｈ

为飞行高度；ｄｈ／ｄｔ为爬升率；Ｖ为飞行速度；ηＰ
为螺旋桨效率。在巡航／续航飞行及最大速度飞
行过程中，ｄｈ／ｄｔ＝０。而常值速度爬升时的 ｄｈ／ｄｔ
有如下形式

［１０］
：

ｄｈ
ｄｔ
＝ηＰ

ＰＰＲ( )Ｗ － １．２４
ρ０．５（Ｃ１．５Ｌ ／ＣＤ）

Ｗ( )Ｓ
０．５

（２）

式中：ＣＬ为升力系数；ρ为空气密度；ＣＤ为阻力系
数。旋翼模式下垂直起降固定翼无人机的典型工

况包括悬停、垂直上升、垂直下降等。各工况下的

螺旋桨／旋翼吸收功率计算公式可根据动量理论
导出

［１２］
：

ＰＰＲ ＝
βＷ
２ＦＭ

·
Ｔ[Ｗ ｄｈ

ｄ( )ｔ
２

＋４ｖ２[ ]ｉ
０．５

－ｄｈ
ｄ ]ｔ （３）

式中：Ｔ／Ｗ为旋翼模式推重比；ＦＭ为旋翼效用因子，
ＦＭ＝０．４７４２（Ｔ／ＮＲ）

０．０７９３［１３］
，ＮＲ为旋翼数目；ｖｉ为

静止状态下（ｄｈ／ｄｔ＝０）推力 Ｔ所对应的旋翼轴
向诱导速度，ｖｉ＝［Ｔ／（２ρＮＲＳＲ）］

０．５
，ＳＲ为单旋翼

桨盘面积。推重比 Ｔ／Ｗ使用式（４）计算：

Ｔ
Ｗ
＝１＋ζＴρ

ｄｈ
ｄ( )ｔ

２ＣＤ，Ｖ
Ｗ／Ｓ

（４）

式中：ＣＤ，Ｖ为旋翼模式下的全机阻力系数；ζＴ为飞
行状态判定因子，悬停为０，上升为１，下降为 －１。

模态转换过程飞行工况复杂，但是持续时间

３４７
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较短。该模式下的动力系统功率需求与垂直起降

固定翼无人机构型、转换策略、飞行姿态等密切相

关。在理想运行环境下，经转换策略优化后的尾

座类垂直起降固定翼无人机的转换功率需求仅略

高于旋翼模式下的最大功率
［１４］
，而倾转机翼、倾

转旋翼类无人机的转换功率则略低于旋翼模式最

大功率
［１５］
。然而，在实际设计过程中为减少转换

时间，拓宽转换走廊并为非理想运行工况提供缓

冲裕度，转换模式下各类垂直起降固定翼无人机

均需具备更大的功率裕度。在初步设计阶段，可

使用最大起飞推重比（Ｔ／Ｗ）ｍａｘ对转换过程中的
功率裕度进行等效表征。（Ｔ／Ｗ）ｍａｘ的值越大，转
换过程中的功率裕度越大，则转换过程持续时间

越短，同时安全性越好。（Ｔ／Ｗ）ｍａｘ的典型值在

１．１５～１．５［１４］之间。据此，可将转换模式下的动
力系统功率需求表示为如下形式：

ＰＰＲ ＝
βＷ１．５（Ｔ／Ｗ）１．５ｍａｘ

ＦＭ
１

２ρＮＲＳ( )
Ｒ

０．５

（５）

１．２　混电功率解算方程
垂直起降固定翼无人机所使用的串联混电

系统主要由螺旋桨、旋翼、电驱动器、主动力单

元（包括发动机、发电机、能量管理系统）、辅助

动力单元（电池）等部件组成（见图 ２）。图 ３给
出了该类串联混电系统的主要结构及其功率传

递路径。该路径包含 ２项需用功率，即载荷设
备供电功率 ＰＰＬ和螺旋桨／旋翼总吸收功率 ＰＰＲ，
以及 ４项内部运行功率，包括发动机输出功率
Ｐｉｃｅ、发电机输出功率 Ｐｇｅ、电池充／放电功率
Ｐｂａｔｔ、电驱动器供电功率 ＰＥＤ。

图 ２　机载串联混电系统组成结构

Ｆｉｇ．２　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＳＨＥＳｅｑｕｉｐｐｅｄｉｎｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅ

图 ３　串联混电系统功率传递路径

Ｆｉｇ．３　ＳＨＥＳｐｏｗｅｒｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｐａｔｈ

基于上述功率传递路径，可建立如式（６）所
示的混电功率解算方程组。该混电功率解算方程

组由３项功率传递方程和 １项混电控制方程构
成。功率传递方程用于描述发电机、能量管理系

统及电驱动器等部件输入输出功率间的对应关

系，其中 ηＰＭＳ、ηｇＥ和 ηＥＤ分别为能量管理系统、发
电机和电驱动器的功率传递效率。混电控制方程

则用于描述每个飞行状态下主动力单元与辅助动

力单元（电池）之间的功率配比，Ф＝Ｐｂａｔｔ／（ＰＥＤ ＋
ＰＰＬ）为电池混合度，表征当前电池充／放电功率占
全部负载功率的比例。

ＰＥＤ
Ｐｇｅ
Ｐｉｃｅ
Ｐ













ｂａｔｔ

＝

１ ０ ０ ０
１／ηＰＭＳ －１ ０ －１／ηＰＭＳ
０ １ －ηｇＥ ０

Φ ０ ０ －













１

－１

·

　　

ＰＰＲ／ηＥＤ
－ＰＰＬ／ηＰＭＳ

０
－ΦＰ















ＰＬ

（６）

记 Ｐｃｍｐｔ＝［ＰＥＤ，Ｐｇｅ，Ｐｉｃｅ，Ｐｂａｔｔ］
Ｔ
，Ｐｌｏａｄ＝［ＰＰＲ，

ＰＰＬ］
Ｔ
，可将混电功率解算方程简记为 Ｐｃｍｐｔ＝

Ｆ（Ｐｌｏａｄ，Ф）。在实际飞行过程中，受飞行状态变
化及燃油消耗影响，垂直起降固定翼无人机串联

混电系统的功率需求处在不断变化过程中，系统

的供电方案（即电池混合度 Ф的取值）也可能随
之动态调整。为便于解算，可结合功率需求特点

将整个飞行过程分为 ｋ个阶段，记每个阶段的电
池混合度为 Фｋ，则可在每个飞行阶段下对串联混

电系统各组件的运行功率分别计算，即 Ｐｋｃｍｐｔ＝

Ｆ（Ｐｋｌｏａｄ，Фｋ）。ｋ的值越大，串联混电系统的设计
精度越高，但功率解算的复杂度和优化设计的难

度也随之增加。

串联混电系统各组件的设计功率可在各阶段

运行功率解算结果的基础上导出。对于独立于高

度变化的电驱动器、电池、发电机、能量管理系统

等部件来说，其设计功率使用式（７）计算：
Ｐｃｍｐｔ，ｍａｘ ＝ｍａｘ（Ｐ

１
ｃｍｐｔ，Ｐ

２
ｃｍｐｔ，…，Ｐ

ｋ
ｃｍｐｔ） （７）

而对于与运行高度密切相关的发动机而言，

在求解最大功率之前，需先借助式（８）完成发动
机空中运行功率向海平面功率的转换

［１６］
：

Ｐｉｃｅ（Ｈ０）＝Ｐｉｃｅ（Ｈ） １．１１
ＰＨ
Ｐ０

Ｔ０
ＴＨ
－０．

槡
( )１１ （８）

式中：Ｈ０和 Ｈ分别为海平面高度和当前飞行高
度；Ｐ０和 ＰＨ分别为海平面高度和当前飞行高度
标准大气压力；Ｔ０和 ＴＨ分别为海平面高度和当

４４７
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　第 ４期 陈刚，等：垂直起降固定翼无人机串联混电系统优化设计

前飞行高度上的标准大气温度。

１．３　混电质量解算模型
垂直起降固定翼无人机串联混电系统中电池

的质量受能量需求和功率需求限制。其中，功率

约束下的电池质量可表示为

Ｍｂａｔｔ，Ｐ ＝
ｍａｘ（Ｐ１ｂａｔｔ，Ｐ

２
ｂａｔｔ，…，Ｐ

ｋ
ｂａｔｔ）

ρｂａｔｔ，Ｐ
（９）

式中：Ｐｋｂａｔｔ为电池在第 ｋ个飞行阶段的运行功率；

ρｂａｔｔ，Ｐ为电池功率密度。能量约束下的电池质量
计算则需计及电池充电过程的影响。记第 ｊ个飞
行阶段为电池充电阶段，则可将能量约束下的电

池质量表示为

Ｍｂａｔｔ，Ｅ ＝

　
∑
ｊ－１

ｉ＝１
ＰｉｂａｔｔΔＴｉ＋ (ｍａｘ０，ＰｊｂａｔｔΔＴｊ＋∑

ｋ

ｉ＝ｊ＋１
ＰｉｂａｔｔΔＴ)ｉ

ρｂａｔｔ，Ｅ
（１０）

式中：ΔＴｉ为第 ｉ个阶段的持续时间；ρｂａｔｔ，Ｅ为电池
能量密度。除 ｉ＝ｊ外，ΔＴｉ均由飞行剖面直接确
定，而电池充电过程的持续时间 ΔＴｊ则由充电前

的电池能量消耗、充电过程的电池运行功率 Ｐｊｂａｔｔ
以及第 ｊ个阶段的最大可持续时间 ΔＴｍａｘｊ 决定，即

ΔＴｊ＝ｍｉｎ
１
Ｐｊｂａｔｔ
∑
ｊ－１

ｉ＝１
ＰｉｂａｔｔΔＴｉ，ΔＴ

ｍａｘ( )ｊ （１１）

当充电过程发生在固定翼巡航阶段时，最大

可持续时间 ΔＴｍａｘｊ 即为巡航阶段的总持续时间。

总电池质量取能量约束和功率约束下电池质量的

最大值，即 Ｍｂａｔｔ ＝ｍａｘ（Ｍｂａｔｔ，Ｐ，Ｍｂａｔｔ，Ｅ）。
除电池组外，串联混电系统其他组件（包括

发动机、发电机、能量管理系统、电驱动器、旋翼／
螺旋桨）的质量仅由最大设计功率决定，其质量

解算方程列在表 １中。其中，发动机、发电机、电
驱动器的质量解算方程基于大量已有产品的功率

质量统计数据建立 （Ｒ２ 分别为 ０．９７，０．９８，
０．９７）［１７２０］，并使用 Ｊａｙ［２１］提出的方法修正了电驱
动器最大电压 Ｕｅｄ，ｍａｘ与基准电压 Ｕｅｄ０，ｍａｘ之间的差
异性。能量管理系统的质量由ＡＣ／ＤＣ转换电路、
ＤＣ／ＤＣ转换电路、电池充电电路、有效载荷供电
电路等功能组件的设计功率决定，其质量计算公

式根据２款能量管理系统的实测数据得出。螺旋
桨／旋翼质量则根据桨叶数 Ｎｂ、桨叶直径 ＤＰＲ和电

驱动器最大输出功率 Ｐｅｄ，ｍａｘ，由 Ｒｏｓｋａｍ
［２２］
提出的

方法确定。其中，Ｐｉｃｅ，ｍａｘ为发动机的最大功率，
Ｐｇｅ，ｍａｘ为发电机的最大功率，Ｐｂａｔｔ，ｃｈｇ为电池的充电
功率。

表 １　其他 ＳＨＥＳ组件质量解算方程

Ｔａｂｌｅ１　Ｍａｓｓｓｏｌｖｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎｏｆｏｔｈｅｒ

ＳＨＥＳｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

组件 质量解算方程

发动机［１７］ ＭＩＣＥ＝
０．７１４Ｐｉｃｅ，ｍａｘ　　Ｐｉｃｅ，ｍａｘ＜４５ｋＷ

１．０３７Ｐｉｃｅ，ｍａｘ　　Ｐｉｃｅ，ｍａｘ≥{ ４５ｋＷ

发电机［１８］ ＭＧＥ＝０．３８５（Ｐｇｅ，ｍａｘ＋０．４４）

能量管理系统

ＭＰＭＳ＝０．１（Ｐｇｅ，ｍａｘηＰＭＳ－ＰＰＬ）＋

０．０２８６Ｐｇｅ，ｍａｘ＋０．２ Ｐｂａｔｔ，ｃｈｇ ＋０．２１ＰＰＬ＋

０．０７２（Ｐｇｅ，ｍａｘ＋ Ｐｂａｔｔ，ｃｈｇ ＋Ｐｇｅ，ｍａｘηＰＭＳ）

电驱动器［１９２１］
ＭＥＤ＝０．１５８（Ｕｅｄ，ｍａｘ／Ｕｅｄ０，ｍａｘ）

０．１５８８Ｐｅｄ，ｍａｘ＋

０．０２４（Ｐｅｄ，ｍａｘ＋１．３０９６）

螺旋桨／旋翼［２２］ ＭＰＲ＝０．０５８６Ｎ
０．３９１
ｂ （ＤＰＲＰｅｄ，ｍａｘ）

０．７８２

１．４　燃油消耗模型
垂直起降固定翼无人机串联混电系统在全飞

行剖面内的燃油消耗等于各飞行阶段燃油消耗之

和，如下：

Ｍｆ＝∑
ｋ

ｉ＝１

ｍｆ，ｉΔＴｉ （１２）

式中：ｍｆ，ｉ为第 ｉ个飞行阶段的发动机单位时间耗
油率，ｍｆ，ｉ的大小与发动机在该飞行阶段的工作点
位置密切相关。完整的发动机油耗特性描述依赖

于图４（ａ）所示的油耗特性曲线［２３］
，图中 ＳＦＣ为

单位功率耗油率，单位为 ｋｇ／ｋＷｈ。在串联混电
推进系统的设计过程中，发动机设计功率无法预

先给定，因此需使用威兰氏线法对该油耗特性曲

线进行预处理，使之具备可放缩性。威兰氏线法

是一种经广泛使用和验证的根据同类别发动机测

试数据预测未知缩比发动机性能数据的准静态方

法
［２４］
，该方法将基准油耗特性曲线中转矩 Ｔｅ、单

位时间耗油率 ｍｆ及转速ω正则化为平均有效压力
ｐｍｅ、燃油有效压力 ｐｍｆ和平均活塞速度 ｃｍ，并基于

能量守恒关系建立 ｐｍｅ、ｐｍｆ、ｃｍ之间的对应关系
［２４］
：

ｐｍｅ ＝（ｅ０－ｅ１ｐｍｆ）ｐｍｆ－ｐｍｅ０ （１３）
式中：ｐｍｅ０为平均有效压力损失量；ｅ０和 ｅ１为能量
转化因子，计算式为

ｅ０
ｅ１
ｐ











ｍｅ０

＝

ｅ００ ｅ０１ ｅ０２
ｅ１０ ｅ１１ ０

ｐｍｅ０，０ ０ ｐｍｅ０，










２

１
ｃｍ
ｃ２











ｍ

（１４）

式中：发动机特征参数 ｅ００、ｅ０１、ｅ０２、ｅ１０、ｅ１１、ｐｍｅ０，０、
ｐｍｅ０，２由基准发动机测试数据通过多线性回归确定
（对图４（ａ）所示的发动机而言，ｅ００、ｅ０１、ｅ０２、ｅ１０、ｅ１１、
ｐｍｅ０，０、ｐｍｅ０，２的值分别为 ０．４１２、０．０１２７、－３．２６×

１０－４、２．９×１０－８、７．１５×１０－１０、１．８２×１０５、６６２．６）。
缩比发动机的排量 Ｖｄ，ｓ和冲程长度 Ｓｓ与最大设计
功率成正比，而其正则化特性参数 ｐｍｅ，ｓ、ｐｍｆ，ｓ、ｃｍ，ｓ

５４７



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 ２０２１年　

图 ４　基于威兰氏线法的发动机特性模拟［２３］

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｅｎｇｉｎｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｂａｓｅｄｏｎ

Ｗｉｌｌａｎｓｌｉｎｅｍｅｔｈｏｄ［２３］

的函数关系与基准发动机相同，即

ｐｍｅ，ｓ ＝（ｅ０（ｃｍ，ｓ）－ｅ１（ｃｍ，ｓ）ｐｍｆ，ｓ）ｐｍｆ，ｓ－ｐｍｅ０（ｃｍ，ｓ）
（１５）

将基准发动机的特征参数代入式（１５），即可
根据串联混电垂直起降固定翼无人机中发动机的

实际设计功率建立该发动机的正则化参数关系。

基于新的正则化发动机性能参数 ｐｍｅ，ｓ、ｐｍｆ，ｓ、ｃｍ，ｓ，
使用式（１６）即可完成所需发动机油耗特性曲线
的重建（ＨＬＨＶ为燃油低热值）

［２４］
，如图 ４（ｂ）和

图４（ｃ）所示。
Ｔｅ，ｓ ＝ｐｍｅ，ｓＶｄ，ｓ／（４π）

ωｓ ＝πｃｍ，ｓＳ
－１
ｓ

ｍｆ，ｓ ＝ｐｍｆ，ｓωｓＶｄ，ｓ／（４πＨＬＨＶ
{

）

（１６）

式中：Ｔｅ，ｓ为缩比发动机的转矩；ｍｆ，ｓ为缩比发动机
的单位时间耗油率；ωｓ为缩比发动机的转速。

在串联混电系统中，为了减轻能量管理系统质

量，需维持发电机输出电压稳定，这要求发动机在

某一额定转速附近运行。该额定转速由发电机额

定输出电压及其 ＫＶ值决定，即 ＮＧＥ ＝ＵＧＥ／ＫＶＧＥ。
根据由威兰氏线法放缩得到的燃油消耗曲线，在

该转速下确定各飞行阶段发动机运行功率所对应

的单位时间耗油率，再将其代入式（１２），即可完
成全飞行剖面内的燃油消耗计算。

２　设计参数优化

２．１　优化问题描述
垂直起降固定翼无人机串联混电系统优化设

计用于在指定任务剖面下，通过优化各飞行阶段

的供电策略，找出能够充分发挥系统优势、实现最

佳无人机系统效能的混电功率设计及质量分配方

案。该优化问题可表示为

ｍａｘｆ（Ψ）
　　ｓ．ｔ．

　　

ｈｊ（Ψ）≥０ ｊ＝１，２，…，ｍ

－１≤ Φｉ≤０ ｉ＝ｊ

０≤ Φｉ≤１ ｉ＝１，２，…，ｊ－１，ｊ＋１，…，ｋ

（１７）
式中：Ψ＝（Ф１，Ф２，…，Фｋ）为 ｋ维设计变量，表
征全飞行剖面内 ｋ个飞行阶段下的串联混电系统
供电方案，ｆ（Ψ）为串联混电系统效用评价函数，
根据垂直起降固定翼无人机设计用途，可有多

种不同表示方式。对货运无人机而言，可使用

最大货物质量对串联混电系统效能进行评

价，即

ｆ（Ψ）＝Ｍｃａｒｇｏ ＝ＭＴＯ －Ｍｅｍｐｔｙ－ＭＨＥＳ （１８）
式中：Ｍｃａｒｇｏ为货物质量；ＭＴＯ、Ｍｅｍｐｔｙ、ＭＨＥＳ分别为起
飞总重、空机质量，以及包含主动力单元、电池、燃

油、电驱动器、螺旋桨／旋翼在内的串联混电系统
总重。对于执行长时侦察监视任务的无人机而

言，可使用储备燃油质量 Ｍｆ，ｒ对串联混电系统效
能进行评价，即

ｆ（Ψ）＝Ｍｆ，ｒ＝ＭＴＯ －Ｍｅｍｐｔｙ－ＭＰＬ－ＭＨＥＳ （１９）
式中：ＭＰＬ为有效载荷质量。除上述与串联混电
系统总质量直接相关的效能评价指标外，还可以

使用经济性指标评价串联混电系统效能，如单位

载荷里程耗油率、单位时间耗油率等。

约束条件的类别和数量同样根据垂直起降固

定翼无人机任务类别和设计需求确定，例如为延

长电池寿命，可设定持续充电时间下限，以避免过

大的充电功率等。

２．２　优化问题求解

使用柯西变异粒子群算法
［２５］
对式（１７）所给

出的连续性优化问题进行求解。在 ｋ维设计空间
中，以拉丁超立方试验设计方法设定 ｓ个粒子的
初始位置

［２６］
。记第ｔ步迭代时，第ｉ个粒子所处的

位置 Ψｉ（ｔ）＝（Ф１ｉ（ｔ），Ф２ｉ（ｔ），…，Фｋｉ（ｔ）），移动

６４７
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速度 ｖｉ（ｔ）＝（ｖ１ｉ（ｔ），ｖ２ｉ（ｔ），…，ｖｋｉ（ｔ）），粒子自身
历史最佳位置 ｐｉ＝（ｐ１ｉ（ｔ），ｐ２ｉ（ｔ），…，ｐｋｉ（ｔ）），所
在邻域的历史最佳位置 ｐｌ＝（ｐ１ｌ（ｔ），ｐ２ｌ（ｔ），…，
ｐｋｌ（ｔ）），则下一迭代步该粒子更新速度和位

置
［２５］
为

ｖｊｉ（ｔ＋１）＝ω１ｖｊｉ（ｔ）＋ｃ１ｒ１（ｐｊｉ－Φｊｉ（ｔ））＋
　　ｃ２ｒ２（ｐｊｌ－Φｊｉ（ｔ）） （２０）
Φｊｉ（ｔ＋１）＝Φｊｉ（ｔ）＋ｖｊｉ（ｔ＋１） （２１）
式中：ω１为惯性权值；ｃ１和 ｃ２为学习因子；ｒ１和 ｒ２
为［０，１］范围内的均匀随机数。在每个迭代步
中，使用柯西变异运算对每一代中的具有最佳适

应度的全局最优粒子施加扰动以免算法陷入局部

最优解
［２５］
。经多步迭代后若所有粒子均聚集到

某一位置附近，且该位置不随迭代步的持续增加

而继续发生变化，则认为计算收敛。此时具有最

佳适应度的粒子的 Ψ值即为式（１７）所示优化
问题的全局最优解。据此可推出串联混电系统

在各个飞行阶段的最佳供电策略、运行功率，进

而导出各组件的设计功率及质量分配方案，从

而完成垂直起降固定翼无人机串联混电系统的

优化设计。

３　结果分析与讨论

３．１　算例分析
在货运场景下对采用图 １中构型的 ２００ｋｇ

级垂直起降固定翼无人机开展串联混电系统优化

设计，优化设计目标为最大化以货运质量来衡量

的单次货运效率。该无人机的通用性设计指标如

表２所示，主要设计输入如表３所示。
该无人机被设计用于执行如图５所示的城市

货运或山区货运任务。其中，城市货运任务中地

形平缓、起降场地较好，故飞机巡航高度低、起降

预留悬停时间较短；而山区货运场景中飞机巡航

高度高、起降预留悬停时间较长。２种飞行任务
下的差异性设计指标如表 ４所示，优化设计分别
在２种任务剖面下进行。

表 ２　基本设计要求

Ｔａｂｌｅ２　Ｂａｓｉｃｄｅｓｉｇｎｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓ

性能要求 数值

旋翼模式：爬升率／（ｍ·ｓ－１） ３

转换模式：最大起飞推重比 １．２

转换模式：离地高度／ｍ １５０

固定翼模式：爬升率／（ｍ·ｓ－１） ３

固定翼模式：巡航速度／（ｍ·ｓ－１） ３５

固定翼模式：巡航距离／ｋｍ １５０

其他：机载设备供电／Ｗ １５０

表 ３　设计输入

Ｔａｂｌｅ３　Ｄｅｓｉｇｎｉｎｐｕｔ

设计输入 数值 动力组件 效率／％

起飞总重／ｋｇ ２００ 发电机 ９０

空机质量／ｋｇ ８０ 能量管理系统 ９０

展弦比 １８ 电驱动器 ８６

旋翼数目 ８ 电池（充电） ９０

螺旋桨数目 ２ 螺旋桨 ８０

单旋翼桨盘面积／ｍ２ ０．５１

旋翼模式全机阻力系数 ３

零升阻力系数 ０．０３

奥斯瓦尔德因子 ０．６８

图 ５　串联混电垂直起降固定翼无人机运行剖面

Ｆｉｇ．５　Ｆｌｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｏｆｓｅｒｉｅｓｈｙｂｒｉｄｅｌｅｃｔｒｉｃ

ｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅ

表 ４　城市货运与山区货运剖面差异性设计要求

Ｔａｂｌｅ４　Ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｅｓｉｇｎｉｎｄｉｃａｔｏｒｓｉｎｕｒｂａｎ

ｆｒｅｉｇｈｔａｎｄｍｏｕｎｔａｉｎｆｒｅｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅｓ

性能要求 城市货运 山区货运

旋翼模式：单次悬停时长／ｍｉｎ １．５ ３

固定翼模式：巡航高度／ｋｍ ０．３ １．８

固定翼模式：实用升限／ｍ １０００ ２５００

　　图５中，城市货运和山区货运 ２种剖面均被
划分为 １０个不同的飞行阶段（ｋ＝１０），对应于电
池混合度 Ф１～Ф１０，构成 １０维设计空间。为降低
计算成本，可结合任务剖面特点，合并具有相近功

率需求的飞行阶段来压缩设计空间，具体包括：

①将旋翼模式下电池混合度（Ф１，Ф２，Ф９，Ф１０）均
取为 ФＲ；②将转换模式下电池混合度（Ф３，Ф８）均
取为 ФＴ；③将固定翼爬升模式下电池混合度 Ф４
取为 Фｃｌｉｍｂ，充电模式下电池混合度 Ф５取为 Фｃｈｇ；
④将固定翼巡航状态、下滑状态电池混合度取 ０。
由此，可在４维设计空间下对垂直起降固定翼无
人机的串联混电系统进行优化，优化设计变量

Ψ＝（ФＲ，ФＴ，Фｃｌｉｍｂ，Фｃｈｇ），优化目标为最大化
货物质量。设计约束为持续充电时长大于０．５ｈ，

７４７
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即 ΔＴｊ＞０．５ｈ。
使用拉丁超立方试验设计方法设置１００个初

始粒子，在城市货运和山区货运 ２种剖面下分别
开展粒子群优化。图６给出了城市货运剖面下所
采用的初始粒子，以及这些粒子在迭代 ２０次、
６０次、１２０次后的位置变化。随着迭代次数的增
加，粒子位置逐渐向 ФＲ、Фｃｌｉｍｂ及 Фｃｈｇ的上边界移
动。这意味着在该剖面下，旋翼模式固定翼爬升

过程中电池功率占比越大、充电功率越小，效用函

数的值就越大。最终收敛得到的最大货物质量为

５７．６ｋｇ，对应最佳优化设计变量 Ψ＝（１，０．９，１，
０），这意味当电池承担 １００％的旋翼模式供电、
９０％的转换模式供电、１００％的固定翼爬升过程供
电，同时不对电池进行充电时，可最大化串联混电

系统在该剖面下的应用效益。此时最佳设计点所

对应的串联混电系统在全飞行剖面内的供电策略

及运行功率变化如图 ７所示。相应的串联混电系
统各组件设计功率及质量分配方案如表５所示。

图 ６　粒子群优化结果（城市货运剖面）

Ｆｉｇ．６　Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

（ｕｒｂａｎｆｒｅｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅ）

图 ７　最佳供电策略及运行功率变化（城市货运）

Ｆｉｇ．７　Ｏｐｔｉｍａｌｐｏｗｅｒｓｕｐｐｌｙｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄｏｐｅｒａｔｉｎｇ

ｐｏｗｅｒｃｈａｎｇｅｓ（ｕｒｂａｎｆｒｅｉｇｈｔ）

表 ５　最佳设计功率及质量分配方案（城市货运）

Ｔａｂｌｅ５　Ｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｐｏｗｅｒａｎｄｍａｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｓｃｈｅｍｅ（ｕｒｂａｎｆｒｅｉｇｈｔ）

组件 设计功率／ｋＷ 质量分配／ｋｇ

发动机 ７．２ ５．１５
发电机 ６．５ ２．６７
能量管理系统 ６．５ １．７
电池 ５１．１ ３４．０５
电驱动器 ５６．８ １３．４８
螺旋桨／旋翼 ２．５２
燃油 ２．８

　　山区货运剖面下的优化设计结果与城市剖面
存在明显差异，如图 ８、图 ９及表 ６所示。该剖面
下最大货物质量为 ５５．２５ｋｇ，而要达到该最大货
物质量，在串联混电系统中，电池需承担旋翼模式

总功率需求的 ８３．６％、转换模式总功率需求的
８７．３％、固定翼爬升过程总功率需求的４０．５％，同
时在巡航初始阶段需以总功率需求的 ９．７４％为电
池充电，即 Ψ＝（０．８３６，０．８７３，０．４０５，－０．０９７４）。

２种剖面下的串联混电系统优化设计结果差
异与其剖面特点密切相关。其中，城市货运剖面

悬停时间短、巡航高度低，旋翼模式和固定翼爬升

过程能量消耗相对有限，电池质量主要受最大功

率限制（即 Ｍｂａｔｔ，Ｐ＞Ｍｂａｔｔ，Ｅ），能量储备较为富余，
满足功率需求的电池可独立满足旋翼模式和固定

翼爬升过程中的能量需求，故 ФＲ ＝Фｃｌｉｍｂ＝０，而
由于 Ｍｂａｔｔ，Ｐ＞Ｍｂａｔｔ，Ｅ，电池充电不仅无法降低电池
质量，反而增加了主动力单元的功率及质量，

Фｃｈｇ＝０。相反，山区货运悬停时间较长、巡航高
度较大，旋翼模式和固定翼爬升过程中的能量消

图 ８　粒子群优化结果（山区货运剖面）

Ｆｉｇ．８　Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

（ｍｏｕｎｔａｉｎｆｒｅｉｇｈｔｐｒｏｆｉｌｅ）

８４７
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图 ９　最佳供电策略及运行功率变化（山区货运）
Ｆｉｇ．９　Ｏｐｔｉｍａｌｐｏｗｅｒｓｕｐｐｌｙｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｏｗｅｒ
ｃｈａｎｇｅｓｕｎｄｅｒｔｈｅｗｈｏｌｅｐｒｏｆｉｌｅ（ｍｏｕｎｔａｉｎｆｒｅｉｇｈｔ）

表 ６　最佳设计功率及质量分配方案（山区货运）

Ｔａｂｌｅ６　Ｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｐｏｗｅｒａｎｄｍａｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ

ｓｃｈｅｍｅ（ｍｏｕｎｔａｉｎｆｒｅｉｇｈｔ）

组件 设计功率／ｋＷ 质量分配／ｋｇ

发动机 ８．９３ ６．３８
发电机 ８．０４ ３．２６
能量管理系统 ８．０４ ２．２４
电池 ４９．７ ３３．１３
电驱动器 ５６．８ １３．４８
螺旋桨／旋翼 ２．５２
燃油 ３．７３

耗相比于城市货运均大幅提升，电池除受最大功

率限制外，还受到能量需求限制，能量储备不再富

余。因此，在旋翼模式和爬升过程中，需对主动力

单元的既有功率输出能力进行充分利用并对电池

进行充电，从而将能量需求上对电池的过多依赖

转移至具有更高储能密度的主动力单元，实现串

联混电系统总体效用的最大化。

３．２　敏感性分析
以山区货运任务剖面为基准，分析和讨论决

定垂直起降固定翼无人机性能要求变化对串联混

电系统优化设计结果的影响。

３．２．１　巡航距离对设计结果的影响
巡航距离对于串联混电系统优化设计结果的

影响如图１０所示。在起飞总重限定的情况下，巡
航距离的增加显著改变了燃油质量，但对串联混

电系统供电策略、设计功率及除燃油质量之外的

其他质量分配方案的影响较为有限。仅有的改变

在于巡航距离增加提高了电池可充电时长的上限

值，因此可使用更小的功率为电池充电 （即

Фｃｈｇ 减小），从而降低了主动力单元的最大功率
负载并减小了主动力单元的质量，但和燃油质量

变化相比这些调整均为小量。

３．２．２　巡航高度对设计结果的影响
巡航高度对优化设计结果的影响如图 １１所

图 １０　巡航距离的敏感性分析

Ｆｉｇ．１０　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｒｕｉｓｉｎｇｒａｎｇｅ

图 １１　巡航高度的敏感性分析

Ｆｉｇ．１１　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｒｕｉｓｉｎｇａｌｔｉｔｕｄｅ

９４７
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示。巡航高度越大，固定翼爬升过程中所需要

的能量消耗越大。为充分利用电池的既有储备

能量，同时避免引入额外电池质量，随着巡航高

度增加，电池输出功率占比逐渐降低（即 Фｃｌｉｍｂ减
小），而主动力单元设计功率则不断增加。主动

力单元设计功率的增加提高了其在巡航过程中

的剩余功率，从而使得电池可以以更大的功率

进行充电，从而使得最佳设计点处的 Фｃｈｇ 取值
不断增加。

３．２．３　悬停时间对设计结果的影响
旋翼模式的主要性能指标为悬停时间，其对

优化设计结果的影响如图 １２所示。悬停时间的
增加大幅提升了旋翼模式下的能量消耗，为提供

串联混电系统效能，需降低储能密度较低的电池

在旋翼模式及固定翼爬升过程等主要能量消耗阶

段中的输出功率占比（即减小 ФＲ和 Фｃｌｉｍｂ），而提
高主动力单元的设计功率及电池充电功率（即增

加 Фｃｈｇ ）。
３．２．４　最大起飞推重比对设计结果的影响

转换模式下的主要性能指标（即最大起飞推

重比）对优化设计结果的影响如图 １３所示。和
其他性能指标相比，最大起飞推重比对于最大货

物质量有最显著的影响。最大起飞推重比越大，

电池设计功率越大，功率约束下的电池质量也就

越大。电池质量的增加提高了电池储能，因此在

旋翼模式和固定翼模式下的输出功率占比也相应

增加（ФＲ和Фｃｌｉｍｂ）。同时，由于电池储能的增加，
对电池充电的需求逐渐降低，最佳串联混电系统

设计方案中 Фｃｈｇ 的取值也可减低。另一方面，
ФＲ和 Фｃｌｉｍｂ的提升以及 Фｃｈｇ 的降低，又降低了
主动力单元的最大负载，因此随着最大起飞推重

比的增加，主动力单元的设计功率及质量均可

减小。

综合以上分析可知，垂直起降固定翼无人机

在不同飞行模式下的设计要求除了直接影响该模

式下的串联混电系统最佳供电方案外，也显著改

变着其他飞行阶段的串联混电系统供电策略，而

这些不同飞行阶段性能变化的耦合影响共同决定

了垂直起降固定翼无人机串联混电系统的最终优

化设计结果。

图 １２　单次悬停时长的敏感性分析

Ｆｉｇ．１２　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｓｉｎｇｌｅｈｏｖｅｒｄｕｒａｔｉｏｎ

图 １３　最大起飞推重比的敏感性分析

Ｆｉｇ．１３　Ｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆｍａｘｉｍｕｍｔａｋｅｏｆｆｔｈｒｕｓｔｔｏｗｅｉｇｈｔｒａｔｉｏ
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　第 ４期 陈刚，等：垂直起降固定翼无人机串联混电系统优化设计

３．３　误差分析及修正
本文所提出的垂直起降固定翼无人机串联混

电系统优化设计方法是一种从无人机顶层设计要

求向系统总体参数及运行策略转化的直接方法。

顶层设计要求作为计算输入参与到全部样本点的

参数优化过程当中，因此可保证各样本点所对应

的无人机总体性能与表２～表 ４中的顶层设计要
求之间具备自然一致性。

为提高方法的保真度，在总体参数优化确定

过程中所使用的物理模型或基于基本物理规律

（如功率需求模型、功率解算模型、电池质量解算

模型），或基于测试试验数据并经广泛使用或验

证（如发动机威兰氏线模型等）。使用的统计学

模型未采用假设或发展预期数据，而是基于当前

技术水平下的实际产品（见表 １）。尽管如此，在
实际使用过程当中，对每个个体而言，统计预测值

与真实值之间的残差不可避免。这一残差是使用

本文方法优化设计得到的串联混电系统设计参数

与实际制造出的串联混电系统参数之间误差的主

要来源。为降低该误差，可根据串联混电系统各

部件功率解算的实际范围设置备选设备列表，并

根据备选设备列表创建基于准确功率质量数据的

二维查找表对表 １中的统计公式进行替换，从而
进一步增加串联混电系统优化设计结果的准

确性。

４　结　论

１）基于串联混电垂直起降固定翼无人机数
学物理模型及柯西变异粒子群算法，可在垂直起

降固定翼无人机串联混电系统的初步设计阶段，

完成无人机顶层设计要求向串联混电系统最佳供

电策略、设计功率及质量分配方案的快速转换。

２）垂直起降固定翼无人机串联混电系统的
最佳供电策略和最佳设计方案随任务剖面变化。

在城市货运场景中，旋翼、转换、爬升等高功率输

出状态持续时间较短，电池储能充足，因此电池可

承担３种工况下功率负载的 １００％、９０％、１００％。
而在山区货运场景中，高功率状态持续时间的增

加带来了能量需求的大幅提升，因电池储能密度

较小，降低其在 ３种工况下的电池混合度分别至
８３．６％、８７．３％、４０．５％才可充分发挥串联混电系
统的最佳效能。

３）巡航高度、悬停时间、最大起飞推重比等
单项性能的变化会同时改变多种工况下的最佳电

池混合度。其中，巡航高度的增加不仅降低了爬

升过程中的电池混合度，还引起了充电功率的提

升；悬停时间的增加除影响旋翼模式供电方案外，

还会显著影响爬升、充电等过程。这些变化显示，

垂直起降固定翼无人机的顶层性能要求对全剖面

内最佳串联混电系统供电方案的选择具有耦合影

响作用。

４）所提方法可有效捕捉垂直起降固定翼无
人机任务剖面调整、性能要求变化对串联混电系

统运行策略、设计参数的影响。该方法既可用于

对既有纯电或纯油动垂直起降固定翼无人机平台

进行混电改造，也可作为独立的功能模块嵌入到

串联混电垂直起降固定翼无人机的完整设计过程

当中，两者均具备良好的应用前景。方法的主要

误差源于少量组件在统计分析过程中预测值与真

实值之间的残差。将统计公式替换为有限数表可

消除该误差的影响。
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［１７］ＤＷＹＥＲＭ．Ｗｏｒｌｄｄｉｒｅｃｔｏｒｙｏｆｌｉｇｈｔａｖｉａｔｉｏｎ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１９

０８０５］．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｆｌｙｉｎｇｐａｇｅｓ．ｃｏｍ／．

［１８］ＨＡＬＥＤ．Ｓｕｌｌｉｖａｎａｌｔｅｒｎａｔｏｒｓ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１９０８１５］．ｈｔｔｐ：∥

ｗｗｗ．ｓｕｌｌｉｖａｎｕｖ．ｃｏｍ／ｐｒｏｄｕｃｔｓ／ａｌｔｅｒｎａｔｏｒｓ／．

［１９］ＢＡＵＭＡＮＮＪ．ＴＧｓｅｒｉｅｓｓｌｏｔｌｅｓｓｍｏｔｏｒｋｉｔｓ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１９

０８１３］．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｔｈｉｎｇａｐ．ｃｏｍ／ｓｔａｎｄａｒｄｐｒｏｄｕｃｔｓ／．

［２０］ＫＯＥＧＬＥＲＬ．ＵＡＳｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒｂｒｕｓｈｌｅｓｓｍｏｔｏｒｓ［ＥＢ／ＯＬ］．

［２０１９０８１３］．ｈｔｔｐｓ：∥ｗｗｗ．ｋｄｅｄｉｒｅｃｔ．ｃｏｍ／ｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎｓ／ｕａｓ

ｍｕｌｔｉｒｏｔｏｒｂｒｕｓｈｌｅｓｓｍｏｔｏｒｓ．

［２１］ＪＡＹＧ．Ｄｅｓｉｇｎｉｎｇｕｎｍａｎｎｅｄａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｓ：Ａｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅ

ａｐｐｒｏａｃｈ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１４：７４７６．

［２２］ＲＯＳＫＡＭＪ．Ａｉｒｐｌａｎｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｍ］．Ｌａｗ

ｒｅｎｃｅ：ＤＡＲｃｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ，２００３：７１１．

［２３］ＭＡＲＫＥＬＴ，ＢＲＯＯＫＥＲＡ，ＨＥＮＤＲＩＣＫＳＴ，ｅｔａｌ．Ａｄｖｉｓｏｒ：Ａ

ｓｙｓｔｅｍｓａｎａｌｙｓｉｓｔｏｏｌｆｏｒａｄｖａｎｃｅｄｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌ

ｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２００２，１１０（２）：２５５２６６．

［２４］ＳＯＲＲＥＮＴＩＮＯＭ，ＭＡＵＲＡＭＡＴＩＦ，ＡＲＳＩＥＩ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎ

ｏｆｗｉｌｌａｎｓｌｉｎｅｍｅｔｈｏｄｆｏｒｉｎｔｅｒｎａｌｃｏｍｂｕｓｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅｓｓｃａｌａｂｉｌｉ

ｔｙｔｏｗａｒｄｓｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｅｃｏｉｎｎｏｖａｔｉｏｎｓｏｌｕ

ｔｉｏｎｓ：２０１５２４２３９７［Ｒ］．Ｐｅｎｎｓｙｌｖａｎｉａ：ＳＡＥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ，

２０１５：１１１．

［２５］康岚兰，董文永，田降森．一种自适应柯西变异的反向学习

粒子群优化算法［Ｊ］．计算机科学，２０１５，４２（１０）：２２６２３１．

ＫＡＮＧＬＬ，ＤＯＮＧＷ Ｙ，ＴＩＡＮＪＳ．Ｏｐｐｏｓｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｐａｒｔｉｃｌｅ

ｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈａｄａｐｔｉｖｅＣａｕｃｈｙｍｕｔａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ｃｏｍ

ｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０１５，４２（１０）：２２６２３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ＭＩＣＨＡＥＬＳ．ＬａｒｇｅｓａｍｐｌｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｕｓｉｎｇＬａｔｉｎ

ｈｙｐｅｒｃｕｂｅｓａｍｐｌｉｎｇ［Ｊ］．Ｔｅｃｈｎｏｍｅｔｒｉｃｓ，１９８７，２９（２）：１４３１５１．

　作者简介：

　陈刚　男，博士研究生。主要研究方向：飞机总体设计。

马东立　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：飞机总

体设计。
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　第 ４期 陈刚，等：垂直起降固定翼无人机串联混电系统优化设计

Ｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｏｆｓｅｒｉｅｓｈｙｂｒｉｄｅｌｅｃｔｒｉｃｓｙｓｔｅｍｆｏｒｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅ
ＣＨＥＮＧａｎｇ，ＪＩＡＹｕｈｏｎｇ，ＭＡＤｏｎｇｌｉ，ＸＩＡＸｉｎｇｌｕ，ＺＨＡＮＧＸｉｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｆｏｒｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎｏｆＳｅｒｉｅｓＨｙｂｒｉｄＥｌｅｃｔｒｉｃＳｙｓｔｅｍ（ＳＨＥＳ）
ｅｑｕｉｐｐｅｄｏｎｔｈｅｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅ，ｔｏｃｏｐｅｗｉｔｈｔｈｅｓｐｅｃｉａｌｐｏｗｅｒｄｅｍａｎｄｏｆｔｈｉｓｔｙｐｅｏｆｎｅｗａｉｒｃｒａｆｔ．
Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄｉｎｃｌｕｄｅｓｍｕｌｔｉｐｌｅｐｈｙｓｉｃａｌａｎｄｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓｔｏｄｅｓｃｒｉｂｅｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｓｏｆｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅ’ｓ
ＳＨＥＳ，ｓｕｃｈａｓｔｈｅｐｏｗｅｒｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｓｏｌｖｉｎｇｍｏｄｅｌｉｎｒｏｔｏｒ，ｆｉｘｅｄｗｉｎｇ，ａｎｄｔｒａｎｓｉｔｉｏｎｍｏｄｅｓ，ｔｈｅｈｙｂｒｉｄ
ｐｏｗｅｒｓｏｌｖｉｎｇｍｏｄｅｌｂａｓｅｄｏｎＳＨＥＳｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ａｎｄｔｈｅｂａｔｔｅｒｙｍａｓｓｓｉｚｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｐｏｗｅｒ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ，ｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ，ａｎｄｂａｔｔｅｒｙｃｈａｒｇｉｎｇ．ＴｈｅｍａｓｓｓｉｚｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎｓｏｆｏｔｈｅｒＳＨＥＳｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓａｒｅ
ａｌｓｏｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌａｒｇｅａｍｏｕｎｔｓｏｆｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｄａｔａ，ａｎｄａｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｍｏｄｅｌｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｅｎ
ｇｉｎｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｐｏｉｎｔｖａｒｉａｔｉｏｎｉｓｂｕｉｌｔｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＷｉｌｌａｎｓｌｉｎｅｍｅｔｈｏｄ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｂｏｖｅｐｈｙｓｉｃａｌａｎｄ
ｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｓ，ｔｈｅｈｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｐａｒａｍｅｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔａｔｅａｃｈｆｌｉｇｈｔｓｔａｇｅｉｎｔｈｅｆｌｉｇｈｔ
ｐｒｏｆｉｌｅｕｓｉｎｇｔｈｅＣａｕｃｈｙｍｕｔａｔｉｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｔｈｕｓｔｈｅｔｏｐｌｅｖｅｌａｉｒｃｒａｆｔｄｅｓｉｇｎ
ｄｅｍａｎｄｃａｎｂｅｔｒａｎｓｌａｔｅｄｉｎｔｏｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｏｐｅｒａｔｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｉｅｓ，ｄｅｓｉｇｎｐｏｗｅｒ，ａｎｄｍａｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｏｆ
ＳＨＥＳ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｗａｓｖｅｒｉｆｉｅｄｉｎｕｒｂａｎｆｒｅｉｇｈｔａｎｄｍｏｕｎｔａｉｎｆｒｅｉｇｈｔａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｃｅｎａｒｉｏｓ．Ｔｈｅｒｅ
ｓｕｌｔｓｒｅｖｅａｌｔｈａｔｔｈｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｏｆｔｈｅｍｉｓｓｉｏｎｐｒｏｆｉｌｅｏｆｔｈｅｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅａｎｄｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｒｅ
ｑｕｉｒｅｍｅｎｔｃｈａｎｇｅｓａｔｅａｃｈｆｌｉｇｈｔｓｔａｇｅｈａｖｅａｎｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｍｐａｃｔｏｎｔｈｅｆｉｎａｌｏｐｔｉｍａｌＳＨＥＳｄｅｓｉｇｎｒｅｓｕｌｔｓ，ａｎｄ
ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｅｔｈｏｄｃａｎｗｅｌｌｃａｐｔｕｒｅｔｈｅｉｍｐａｃｔａｎｄｈａｓｇｏｏｄａｄａｐｔａｂｉｌｉｔｙｔｏｖａｒｉｏｕｓａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓｃｅｎａｒｉｏｓｏｆ
ｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｈｙｂｒｉｄｅｌｅｃｔｒｉｃｓｙｓｔｅｍ；ｕｎｍａｎｎｅｄｃｏｎｖｅｒｔｉｐｌａｎｅ；ｖｅｒｔｉｃａｌｔａｋｅｏｆｆａｎｄｌａｎｄｉｎｇ；ｐａｒａｍｅｔｅｒ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌｄｅｓｉｇｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００３２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００４１３１１：１１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００４１３．１０３０．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｍａｄｏｎｇｌｉ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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２０２１年 ４月
第４７卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ４

　收稿日期：２０２００２２１；录用日期：２０２００３２７；网络出版时间：２０２００４０１１０：４４
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００４０１．０８５８．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：中国科学院 Ａ类战略性先导科技专项 （ＸＤＡ１７０１０３０１）；国家自然科学基金 （１１８７２１２８，９１９５２１１１）；国家空间科学中心

“青年科技创新”课题 （Ｙ９２１１ＦＡＦ３Ｓ）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｃｕｎｙｉｎｇ＠ｂｎｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：程旋，肖存英，杜涛，等．临近空间大气密度波动对高超声速飞行器气动热环境的影响［Ｊ］．北京航空航天大学学报，
２０２１，４７（４）：７５４７６４．ＣＨＥＮＧＸ，ＸＩＡＯＣＹ，ＤＵＴ，ｅｔａｌ．Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｅｎｓｉｔｙｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｏｎａｅｒｏｔｈｅｒｍｏｄｙｎａｍｉｃ
ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｏｆｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｖｅｈｉｃｌｅｓｉｎｎｅａｒｓｐａｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（４）：
７５４７６４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．００４４

临近空间大气密度扰动对高超声速飞行器

气动热环境的影响

程旋１，２，肖存英３，，杜涛４，胡雄１，杨钧烽１

（１．中国科学院国家空间科学中心 空间环境态势感知技术重点实验室，北京 １００１９０；

２．中国科学院大学，北京 １０００４９；　３．北京师范大学 天文系，北京 １００８７５；　４．北京宇航系统工程研究所，北京 １０００７６）

　　摘　　　要：基于ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ２００２—２０１８年大气密度观测数据，统计分析了２０～８０ｋｍ
大气密度扰动对高超声速飞行器飞行热环境的影响。根据驻点热流估算方法给出的大气密度

变化量与热流变化量之间的关系，定性和定量分析了不同月份大气密度相对变化量引起的热

流变化量在垂直和水平方向的分布特征。研究表明：ＳＡＢＥＲ大气密度月年均值计算的热流相
对 ＵＳＳＡ７６在夏季半球中高纬度地区偏高，在冬季半球偏低。在夏季半球高纬度地区约 ８０ｋｍ
附近存在热流增量的极大值，南半球夏季的极大值高于北半球夏季，尤其在南半球 １月份，热
流偏高可达３２．２％。在经度方向，热流分布在夏季半球差异较小，冬季半球差异较大；考虑真
实大气中存在的扰动时，在南半球和北半球夏季 ８０ｋｍ附近，ＳＡＢＥＲ大气密度预测的热流分
别比 ＵＳＳＡ７６偏高可达４０．７％和３６．６％。在经度方向，大气扰动引起的热流经向分布差异显
著。在飞行器设计时，大气扰动的影响不能忽略；高超声速飞行器飞行应避免在夏季穿越南半

球和北半球，规避热流增加带来的风险。

关　键　词：临近空间；大气密度扰动；高超声速飞行器；热流；影响效应
中图分类号：Ｖ４１９；Ｖ２１９；Ｐ３５１；Ｐ４２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７５４１１

　　２０～１００ｋｍ高度范围的临近空间，包含平流
层、中间层和低热层区域。该区域不仅受到空间

环境的影响，还受到对流层大气活动的影响
［１２］
。

临近空间大气受大气动力学、辐射和光化学过程

等控制，这些因素的综合影响，使得临近空间大气

参量具有复杂的时间和空间尺度变化。临近空间

大气参量的变化不仅存在季节变化、半年／年／准
两年变化，还存在随太阳活动的 １１年周期变
化

［３５］
。对于小于月尺度的大气波动，主要包含

行星波、周日／半日潮汐、大气重力波和大气湍流

等，这些大气波动具有不同的激发和传播机制，其

时空变化规律也存在显著差异
［６８］
。

气动加热是高超声速飞行器设计中面临的重

要问题
［９］
。复杂变化的临近空间大气参数对高

超声速飞行器飞行热环境存在重要影响，对热防

护设计提出严峻挑战。传统的钝头体再入飞行器

在临近空间的飞行时间较短，大气参数的变化对

飞行器的影响不显著。而较大升阻比的升力体飞

行器（如航天飞机、Ｘ３３等）在临近空间的飞行时
间较长，大气参数变化对飞行器产生的影响效应

qwqw
新建图章
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　第 ４期 程旋，等：临近空间大气密度波动对高超声速飞行器气动热环境的影响

累积，对飞行器的飞行具有不可忽视的影响
［１０］
。

飞行过程产生的剧烈气动加热会导致飞行器表面

材料严重烧蚀，甚至导致材料完全失效，破坏飞行

器的热防护结构，损坏飞行器搭载的电子设备

等
［１１１２］

。因此，准确掌握临近空间大气参数对飞

行器气动加热的定性和定量影响，对提升高超声

速飞行器热防护设计水平、航迹规划和辅助决策

等具有重要的意义。

近年来，临近空间大气环境对高超声速飞行

器的影响也越来越重视，早期一些学者开展了大

气风场对高超声速飞行器的影响效应的相关探

索，对临近空间大气参数扰动对气动热环境的影

响研究甚少。如李健等
［１３］
利用标准大气模型和

地球扰动大气模型分别对高超声速飞行器的弹道

进行了仿真，分析了不同大气模型对高超声速飞

行器弹道特性的影响，结果表明，大气参数的变化

对飞行器的过载、驻点热流等参数影响显著。程

路等
［１４］
通过推导变化风场下 ６自由度高超声速

飞行器动力学和运动学方程，仿真了高超声速飞

行器对变化风场的响应状态。孙磊等
［１５］
基于国

军标风场数据研究了大气风场的变化对飞行器落

点散布的影响。这些报道侧重于研究特定飞行器

在既定初始条件下大气参数对飞行器的影响效

应，不具有普适性。因此，一些学者开展了大气环

境对飞行器产生的具有普适性的影响效应研究。

如杨钧烽等
［１６］
利用 ＭＥＲＲＡ再分析资料的大气

风场分析了酒泉地区的风切变特征，并对风切变

引起的风攻角进行了定量分析。陈闽慷等
［１０］
利

用 ＴＩＭＥＤ卫星大气密度观测数据，分析了８５ｋｍ
北半球部分典型纬度在１月、４月、７月和１０月大
气参数的分布对飞行器驻点热流的影响，研究表

明，在极端情况下，真实大气的热流比 ＵＳＳＡ７６模
型的热流偏高４０％以上，这一结论不仅包含大气
密度变化对热流的影响，还包含大气温度变化对

热流的影响。此外，研究结果仅覆盖８５ｋｍ北半球
几个典型纬度下的典型月份，缺乏其他高度、纬度

和月份的相关分析和研究。

本文利用 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ大气密度观测数据
与工程应用中常用的美国标准大气 １９７６（ＵＳＳＡ
７６），更加全面地对全球２０～８０ｋｍ大气密度随纬
度、经度、高度和季节变化对高超声速飞行器飞行

热环境的影响进行定性和定量分析，所得结果不

仅包含大气密度月平均状态对气动加热的影响，

还包含大气扰动状态对气动加热的影响，对高超

声速飞行器热防护设计和飞行试验具有重要的参

考价值。

１　数据来源

ＴＩＭＥＤ卫星于 ２００１年 １２月 ７日发射，轨道
高度约为６２５ｋｍ，轨道倾角约为 ７４°，轨道周期约
为１．６ｈ，每日约１５轨观测数据。卫星进动缓慢，
在同一纬度，每日观测基本仅覆盖２个地方时，一
个是上升沿对应的地方时，一个是下降沿对应的

地方时。每日进动约为 １２ｍｉｎ，故卫星观测覆盖
全球 ２４ｈ地方时需要约 ６０ｄ。由于卫星约 ６０ｄ
调整一次观测模式，卫星观测纬度覆盖范围从

８３°Ｎ（５２°Ｎ）到５２°Ｓ（８３°Ｓ）交替变换。ＴＩＭＥＤ卫
星共搭载４个载荷，其中 ＳＡＢＥＲ探测器通过测量
１５μｍ和 ４．３μｍ的 ＣＯ２红外辐射来反演 ２０～

１００ｋｍ大气参数信息［１７］
。许多学者利用 ＡＵＲＡ

卫星、ＥＮＶＩＳＡＴ卫星、激光雷达、再分析数据等第
三方资料，对 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ数据进行评估和验
证。如 Ｒｅｍｓｂｅｒｇ等［１８］

对 Ｖ１．０７版本数据的评估
结果表明，ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ温度在平流层下部的
不确定度为 １～３Ｋ，平流层顶的不确定度约为
１Ｋ，在中间层和低热层高度，温度误差随着高度
的升高而增大，从８０ｋｍ处约１．８Ｋ增加到１００ｋｍ
的６．７Ｋ。Ｇｕｈａｒａｙ等［１９］

将激光雷达观测数据与

ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ温度进行对比，结果显示，在 ３５～
７５ｋｍ高度范围内，两者观测温度的平均偏差在
低纬地区约为２Ｋ。宫晓艳等［２０］

利用 ＣＯＳＭＩＣ掩
星数据对 Ｖ１．０７版本数据的评估结果表明，在
３８～６０ｋｍ范围内，大部分 ＳＡＢＥＲ数据相比 ＣＯＳ
ＭＩＣ数据为负偏差，平均偏差随高度的升高逐渐
增大，最大值约为 ５Ｋ。此外，ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ数
据最新版本为２．０版本，该版本改进了反演算法，
提升了数据的精度，广泛应用于科学研究和工程

领域。如 Ｘｕ等［２１２２］
利用 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ数据研

究了纬圈平均温度的全球分布结构及长期变化规

律和迁移性潮汐的季节变化及准两年振荡的变化

规律。万田等
［２３］
利用 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ和激光雷

达大气密度数据评估了 ＷＡＣＣＭ 数值模型、
ＵＳＳＡ７６和 ＮＲＬＭＳＩＳＥ００模型在 ８０ｋｍ、９０ｋｍ和
１００ｋｍ高度的置信度。肖存英等［２４］

利用ＴＩＭＥＤ／
ＳＡＢＥＲ大气密度数据开展了临近空间大气密度
建模方法的探索，建立了３８°Ｎ大气密度模型。

２　数据处理与分析方法

利用 ２００２—２０１８年 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ观测的
大气密度数据，参考肖存英等

［２４２５］
对 ＴＩＭＥＤ／ＳＡ

ＢＥＲ数据的预处理方法，对大气密度数据进行质

５５７
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量控制，修正或剔除不符合物理规律和统计学规

律的数据。以月份为单位，将大气密度数据网格

化，分别采用式（１）和式（２）对网格内大气密度的
月平均值和标准偏差进行计算。网格的水平分辨

率为４°×５°（纬度经度），垂直分辨率为１ｋｍ。

珋ρｈ ＝∑
Ｎ

ｉ＝１
ρｉ／Ｎ （１）

σｈ ＝ ∑
Ｎ

ｉ＝１
（ρｉ－珋ρｈ）／（Ｎ－１槡

） （２）

式中：珋ρｈ和 σｈ分别为高度 ｈ处大气密度的月平
均值和标准偏差；Ｎ为网格内的数据量；ρｉ为观测
数据。月平均值能够反映大气密度的气候平均状

态，标准偏差可以反映大气密度的偏离气候平均

状态的离散度。文献［２６］认为标准偏差可以反
映大气的扰动程度，肖存英等

［２５］
利用这一概念对

临近空间大气的扰动特征进行了全面分析。因

此，利用多年统计的标准偏差表征大气密度扰动

具有合理性。

高超声速飞行器飞行中的气动加热不仅与飞

行器的几何参数、飞行速度等其他参数有关，还与

大气环境参数有关。飞行器端头驻点的热流计算

在飞行器设计上有着重要价值。驻点热流计算在

工程设计上常用的计算方法主要有 ＦａｙＲｉｄｄｅｌｌ
公式、ＫｅｍｐＲｉｄｄｅｌｌ公式、Ｓｃａｌａ公式和 Ｌｅｅｓ公式
等。其中，ＫｅｍｐＲｉｄｄｅｌｌ公式形式简单，结果精度
好，文献［２７］经过大量试验数据比较后认为该公
式与试验结果一致性最好。

为消除飞行速度和飞行器几何参数的影响，

通过计算 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ大气密度计算的热流与
大气模型计算的热流的相对偏差，是将大气密度

除外的其他因素去除的有效方法。在高超声速飞

行器设计中，ＵＳＳＡ７６常作为大气参数获取的重
要途径，为飞行器设计提供大气参数输入。ＵＳ
ＳＡ７６模型仅能够提供一条随高度变化的廓线，不
能给出大气参数随经纬度和季节等条件的变化特

征。因此，ＵＳＳＡ７６是作为热流相对偏差计算的
理想模型。利用 ＵＳＳＡ７６参与计算，不仅可以消
除大气密度除外的其他因素的影响，而且未引入

大气模型与真实大气在经纬度和季节变化上的误

差，所得热流偏差的分布能很好地反映真实大气

变化对热流的影响。此外，真实大气相对 ＵＳＳＡ７６
模型的偏差分布对气动热环境的影响也是飞行器

设计部门更加关心的问题
［１０］
。

图１直观反映了大气密度偏差引起的热流的
变化量。图中：白线为零值线。可知，当 ＳＡＢＥＲ
大气密度相对于ＵＳＳＡ７６的偏差为负偏差时，

图 １　大气密度相对偏差与热流变化量的关系

Ｆｉｇ．１　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｅｎｓｉｔｙ

ｅｒｒｏｒａｎｄｈｅａｔｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎ

ＳＡＢＥＲ大气密度预测的热流比 ＵＳＳＡ７６预测的热
流偏低，这对于飞行器的飞行是有利的。而当

ＳＡＢＥＲ大气密度与 ＵＳＳＡ７６的偏差为正偏差时，
ＳＡＢＥＲ大气密度预测的热流比ＵＳＳＡ７６预测的热
流偏高，对飞行器的飞行是不利的。研究大气密

度变化引起的热流变化量随经纬度、高度和月份

的分布，对飞行器热防护设计和飞行路径规划更

具有参考价值。

３　大气密度月平均状态对驻点热流
的影响

　　图２给出了不同月份大气密度纬圈平均值预
测的热流相对 ＵＳＳＡ７６预测热流的变化量随纬度
和高度的分布。图中：白线为零值线。可知，相对

ＵＳＳＡ７６预测的热流，在 １１月、１２月和 １月份南
半球中高纬度地区３０ｋｍ以上高度范围，ＳＡＢＥＲ
大气密度计算的热流偏高。在 ８０ｋｍ附近，热流
增量存在极大值，热流增量的极大值从１１月至次
年１月逐渐增大。１１月份高纬度地区热流增量
极大值为２１．９％，１２月份高纬度地区热流增量极
大值为３０．５％，１月份高纬度地区热流增量极大
值为３２．２％。在 １１月至 １月，预测热流偏小的
区域主要分布在北半球，尤其在北半球中高纬度

地区，热流减小量的最大值为２８．０％。
从２月至４月，热流增量的分布从南半球逐

渐向北半球移动，热流增量分布区域较小。２月
份热流增量的极大值出现在 －５０°Ｓ约 ５１ｋｍ处，
极大值为５．４％。３月份热流增量的极大值出现
在 －３８°Ｓ约 ４８ｋｍ处，极大值为 ２．６％。在 ４月
份，热流增量相对于赤道近似呈对称分布，极大值

６５７
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出现在６°Ｎ约５１ｋｍ处，极大值为２．４％。在２月
和３月，热流减小量的极大值均在北半球高纬地
区，分别为２６．５％和２０．９％。在４月份，热流减小
量的极大值在南半球高纬地区，极大值为２６．１％。

在５月、６月和７月，热流增量主要分布在北
半球中高纬度地区。在 ８０ｋｍ附近，热流增量存
在极大值，且热流增量的极大值从 ５月至 ７月逐
渐增大。５月至 ７月热流增量的极大值分别为
１８．９％、２６．４％和２９．１％。热流减小量主要分布
在南半球中高纬度地区，热流减小量的极大值分

别为３１．８％、２２．１％和３４．６％。
８月至１０月，大气密度偏差引起的热流增量

主要分布在中低纬度地区，且热流增量较小。热

流增量在８月５０°Ｎ约４８ｋｍ处存在极大值，极大
值为６．１％。热流增量在９月４６°Ｎ约４７ｋｍ处存
在极大值，极大值为２．９％。在１０月，热流增量的
极大值出现在 ２°Ｎ约 ４８ｋｍ处，极大值为 １．７％。
在８月和９月，热流减小量的极大值在南半球高
纬度地区，极大值分别为 ３０．１％和 ２６．９％。在
１０月，热流减小量的极大值在北半球高纬度地
区，极大值为２３．０％。

图２显示在８０ｋｍ附近高度，ＳＡＢＥＲ大气密
度预测的热流相对 ＵＳＳＡ７６预测热流的变化量较
大，本文以８０ｋｍ为例，分析热流增量随经纬度的
分布。图３给出了８０ｋｍ高度大气密度月平均值
预测的热流相对 ＵＳＳＡ７６预测热流的变化量随纬

图 ２　不同月份大气密度纬圈平均值相对 ＵＳＳＡ７６的偏差引起的热流变化量随纬度和高度的分布

Ｆｉｇ．２　Ｌａｔｉｔｕｄｅａｌｔｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｈｅａｔｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓｃａｕｓｅｄｂｙｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎｚｏｎａｌｍｏｎｔｈｌｙｍｅａｎ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｅｎｓｉｔｙａｎｄＵＳＳＡ７６
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度和经度的分布。图中：白线为零值线。其中

２月至４月、８月至 １０月，在有卫星数据的区域，
ＳＡＢＥＲ大气密度预测的热流相对ＵＳＳＡ７６预测的
热流均呈现偏低状态。在 ５月至 ７月，热流增量
主要分布在北半球中高纬度地区，随着纬度的增

加，热流增量逐渐增大，５月至 ７月热流增量的最
大值分别为１９．２％、２６．８％和 ２９．７％。在经度方
向，大气密度变化量引起的热流增量随经度无显

著的差异。在１１月至次年１月，大气密度变化量
引起的热流增量主要分布在南半球中高纬度地

区，随纬度增加，热流增量逐渐增大，１１月至 １月
热流增量的最大值分别为 ２２．８％、３１．２％和
３２．９％。热流增量在夏季半球的经度方向无显著

的差异。在冬季半球，中高纬度地区存在强烈的

定常行星波活动，由于 ＵＳＳＡ７６模型不能表征经
度方向的变化，定常行星波经向分布的差异是

图３中冬季半球经度方向热流变化量存在差异的
原因之一。由于 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ卫星探测数据覆
盖全球２４ｈ地方时需要约６０ｄ，本文以月为时间
单位对大气密度月年均值统计计算时，未能严格

消除大气潮汐的影响，热流变化量经度方向的差

异包含大气潮汐的贡献。在冬季半球的中高纬度

地区，ＳＡＢＥＲ大气密度预测的热流相对 ＵＳＳＡ７６
均偏低。在北半球，热流减小量的最大值出现在

２月，最大值为２６．０％。在南半球，热流减少量的
最大值出现在７月，最大值为２９．９％。

图 ３　８０ｋｍ高度大气密度月平均值相对 ＵＳＳＡ７６的偏差引起的热流变化量随经度和纬度的分布

Ｆｉｇ．３　Ｌａｔｉｔｕｄｅｌｏｎｇｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｈｅａｔｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓｃａｕｓｅｄｂｙｅｒｒｏｒｂｅｔｗｅｅｎｍｏｎｔｈｌｙｍｅａｎａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ

ｄｅｎｓｉｔｙａｔ８０ｋｍａｎｄＵＳＳＡ７６
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　　在南半球的 １１月至 １月和北半球的 ５月至
７月，由于在中高纬度地区 ＳＡＢＥＲ大气密度计算
的热流相比 ＵＳＳＡ７６计算的热流存在较大程度的
偏高，飞行器不适于在该区域通过，以避免飞行器

气动加热产生的热流远超设计值。

４　大气密度扰动状态对驻点热流的
影响

　　真实大气中存在诸如大气行星波、大气潮汐
波、大气重力波和湍流等大气扰动，这些扰动是真

实大气偏离气候平均状态的主要原因。仅分析大

气密度月平均值状态对热流的影响不能反映存在

扰动的大气对热流的影响。为了研究大气密度扰

动对热流变化量的影响，在月平均值的基础上叠

加 ±３倍标准偏差，分别作为真实大气密度变化
的上边界和下边界，大气密度落在上下边界之间

的概率为９９．７％。
ρｍｉｎ ＝珋ρ－３σρ　　（下边界） （３）
ρｍａｘ ＝珋ρ＋３σρ　　（上边界） （４）
式中：σρ为标准偏差；珋ρ为月平均值。

根据大气密度与驻点热流之间的关系，由大

气密度扰动引起的热流分布落在大气密度上下边

界计算的热流之间的概率为 ９９．７％，具有统计学
意义。因此，分别利用下边界和上边界大气密度

相对 ＵＳＳＡ７６的变化量计算的热流变化量作为大
气密度扰动引起的最小热流变化量和最大热流变

化量（以下简称最小热流变化量和最大热流变化

量）。图４给出了最小热流变化量和最大热流变
化量随纬度和高度的分布。图中：白线为零值线。

可以看出，对于最小热流变化量的分布，在２月至
４月和８月至 １０月，除 ２月南半球中纬度地区、
４月低纬地区和 ８月中纬地区外，大气密度下边
界预测的热流相对 ＵＳＳＡ７６预测的热流均偏低。
其中，在 ２月至 ３月和 １０月，热流减小量的极大
值在北半球高纬度地区，极大值分别为 ６７．０％、
５１．６％和３４．３％。在４月和 ８月至 ９月，热流减
小量的极大值在南半球高纬度地区，极大值为

３７．１％、４３．１％和４０．７％。在 ２月南半球中纬度
地区、４月低纬地区和 ８月中纬地区存在热流增
量的区域，热流增量的极大值分别为 ２．４％、
０．０９％和２．８８％。

在１１月至次年１月，最小热流增量主要分布
在南半球中高纬度地区，在 ８０ｋｍ附近高纬地区
存在极大值。随时间的推移，从１１月至１月热流
增量的极大值逐渐增大，分别为 １１．４％、２１．２％
和２６．３％。最小热流减小量主要分布在北半球

中高纬度地区，热流减小量的极大值分别为

３９．５％、３３．９％和５６．６％。在５月至７月，最小热
流增量主要分布在北半球中高纬度地区，在８０ｋｍ
附近高纬地区存在极大值。随着时间推移，从

５月至７月，热流增量的极大值逐渐增大，分别为
１１．１％、１８．１％和 ２３．６％。最小热流减小量主要
分布在南半球中高纬度地区，热流减小量的极大

值分别为４０．０％、３３．７％和４３．１％。
对于大气密度上边界相对 ＵＳＳＡ７６的变化量

引起的最大热流变化量，从２月至４月，最大热流
增量从南半球大于北半球逐渐向北半球大于南半

球过渡。在赤道地区约 ７７ｋｍ处存在最大热流增
量的极大值，分别为 １１．７％、１０．８％和 １１．７％。从
８月至１０月，最大热流增量从北半球大于南半球
逐渐向南半球大于北半球过渡，且热流增量的整体

水平较小，不超过１０％。在１１月至次年１月，最大
热流增量分布从南半球逐渐向北半球扩展，在南半

球高纬度地区约 ８０ｋｍ高度存在热流增量的极大
值，分别为 ３２．５％、４０．７％和４０．４％。在 ５月至
７月，最大热流增量分布从北半球逐渐向南半球扩
展，在北半球高纬度地区约８０ｋｍ处存在热流增量
的极大值，分别为２７．７％、３５．５％和３６．６％。

图５给出了８０ｋｍ最小热流变化量和最大热
流变化量在不同月份随纬度和经度的分布。图

中：白线为零值线。在２月至４月和８月至１０月，
大气密度下边界计算的热流相对 ＵＳＳＡ７６计算的
热流均偏低。在１１月至１月，热流增量主要分布
在南半球高纬度地区，热流增量的最大值分别为

１２．９％、２２．８％和 ２６．７％。其他地区呈现出热流
的偏低，尤其在北半球中高纬度地区，热流减小量

的最大值分别为 ３５．７％、３７．６％和 ５５．３％。在
５月至７月，热流增量主要分布在北半球高纬度地
区，热流增量的最大值分别为 １０．１％、１７．７％和
２２．９％。在北半球低纬地区和南半球高纬度地区呈
现出热流的偏低，尤其在南半球高纬度地区，热流减

小量的最大值分别为３７．４％、３４．４％和４１．２％。对
于最大热流变化量，在１１月至１月，南半球高纬度
地区热流增量的最大值分别为 ３３．５％、４０．５％和
４０．３％。在５月至７月，北半球高纬度地区热流增
量的最大值分别为２９．０％、３６．５％和３７．３％。

从图５中展现的热流变化量的水平分布中可
以看出，在经度方向存在显著的差异性，这些差异

是大气波动叠加产生的结果，其中不仅包含了定

常行星波的贡献，还包含传播性行星波、大气潮汐

波和重力波的贡献。这些不同动力学机制的波动

在经度方向有不同的波数，导致热流变化量在经

９５７
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图 ４　大气密度扰动引起的最小热流变化量和最大热流变化量在不同月份随纬度和高度的分布

Ｆｉｇ．４　Ｌａｔｉｔｕｄｅａｌｔｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｉｎｉｍｕｍａｎｄｍａｘｉｍｕｍｈｅａｔｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓｃａｕｓｅｄｂｙａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｅｎｓｉｔｙ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｎｔｈｓ

度方向存在差异。例如，大气潮汐中不仅包含由

于太阳周期性加热大气产生的向西传播的迁移性

潮汐（如 ＤＷ１和 ＳＷ２等成分），还包含由于对流
层的潜热释放（地形差异和海陆差异等）或非线

性相互作用产生的非迁移性潮汐（ＤＥ３、ＤＷ２和
ＳＥ２等，Ｄ和 Ｓ分别表示周日潮汐和半日潮汐，Ｗ
和 Ｅ分别表示向西传播和向东传播，１和 ２表示

经度方向的波数）。在中间层和低热层高度区域

非迁移性周日潮汐的主要成分是 ＤＥ３、ＤＷ２和
ＤＷ５。ＤＥ３和 ＤＷ５由深对流潜热释放激发产
生

［２８］
，而ＤＷ２由迁移性周日潮汐和定常行星波１

波之间的非线性相互作用激发产生
［２９３０］

。在中

间层和低热层高度区域非迁移性半日潮汐的主要

成分是 ＳＥ２、ＳＷ１、ＳＷ３和 ＳＷ６。ＳＥ２和 ＳＷ６是

０６７
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图 ５　８０ｋｍ高度大气密度扰动引起的最小热流变化量和最大热流变化量在不同月份随纬度和经度的分布

Ｆｉｇ．５　Ｌａｔｉｔｕｄｅｌｏｎｇｉｔｕｄｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｍｉｎｉｍｕｍａｎｄｍａｘｉｍｕｍｈｅａｔｉｎｇｔｒａｎｓｆｅｒｖａｒｉａｔｉｏｎｓｃａｕｓｅｄｂｙａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｅｎｓｉｔｙ

ｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓａｔ８０ｋｍｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｎｔｈｓ

由深对流潜热释放所致
［３１］
，而 ＳＷ１和 ＳＷ３被

ＳＷ２和 ＳＰＷ１之 间 的 非 线 性 相 互 作 用 所 激
发

［３２３３］
。在 ＵＭＬＴ区域，大气总扰动量主要由大

气重力波贡献
［２５，３４］

。地形、深对流和波与波的非

线性相互作用是低层大气重力波的主要激发

源
［３５］
，低层重力波在上传过程中振幅逐渐增大，

上传至该高度区域会发生饱和破碎，破碎后的波

包可能激发次级波动
［３６］
。地形和深对流具有区

域特性，这是重力波经度方向分布具有差异性的

原因之一。深对流是赤道地区大气重力波的重要

激发源，在赤道地区，重力波活动较强。零风层对

中高纬度地区由地形激发的大气重力波有很强的

过滤作用，因此冬季重力波活动较强
［３７］
。热流变

化量在冬季半球经度方向的显著差异与冬季的重
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力波活动有一定的相关性。

５　结　论

本文利用 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ２００２—２０１８年观
测的大气密度数据，统计得到了多年大气密度月

平均值和标准偏差。通过驻点热流密度估算方

法得到了大气密度变化量与热流变化量之间的

关系，计算了大气密度月平均值、下边界值和上

边界值相对 ＵＳＳＡ７６的偏差分别引起的热流变
化量，定性和定量分析了临近空间大气密度变

化对高超声速飞行器气动热环境的影响。主要

结论如下：

１）大气密度月平均值相对 ＵＳＳＡ７６的偏差
引起的热流增量主要分布在夏季半球的中高纬度

地区，热流减小量主要分布在冬季半球的中高纬

度地区。南半球夏季的热流增量最大值高于北半

球，最大值可达 ３２．２％。８０ｋｍ高度，夏季半球热
流变化量在经度方向无明显差异，而冬季半球的

热流变化量经度方向存在差异，这主要是由冬季

半球显著的定常行星波活动在经度向分布差异

引起。

２）大气扰动状态下，大气密度下边界值与上
边界值相对 ＵＳＳＡ７６的变化量分别引起的最小热
流变化量和最大热流变化量随纬度和高度的分布

规律与结论１）相似。下边界计算的热流相对ＵＳ
ＳＡ７６计算的热流偏高的最大值可达 ２６．３％。上
边界计算的热流相对 ＵＳＳＡ７６偏高的最大值可达
４０．７％。在经度方向，由于不同动力学机制激发
的传播性行星波、大气潮汐波和重力波在经度方

向存在不同波数的波模，导致热流变化量的分布

存在显著差异。因此，在飞行器设计时，大气扰动

的影响不容忽略。

３）飞行器的设计和再入航迹规划应考虑热
流变化量的分布特征，以防止再入过程经过南北

半球夏季高纬地区时产生额外的气动加热，规避

因热流的增加对飞行器带来的风险。

本文得到的大气密度波动对高超声速飞行

热环境的影响具有普适性，对高超声速飞行器

气动热计算、热防护设计、飞行路径规划等具有

重要的参考价值。高超声速飞行状态下，密度

的变化会带来流场中其他关键参量的变化，这

些参量对飞行器热环境的耦合作用是非线性

的。后续工作将从密度变化导致整个流动环境

变化的角度综合考虑多流动参数变化引起的热

环境的变化，并开展数值模拟或风洞试验对典

型状态进行验证。

　　致谢　感谢 ＴＩＭＥＤ／ＳＡＢＥＲ工作组提供的探
测数据（ｈｔｔｐ：∥ｓａｂｅｒ．ｇａｔｓｉｎｃ．ｃｏｍ／ｄａｔａ＿ｓｅｒｖｉｃｅｓ．
ｐｈｐ）。
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电动舵机模块化建模及动刚度仿真

卢晋，吴志刚，杨超
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：颤振是一种危险的气动弹性失稳形式，舵机动刚度对舵系统的颤振特性具
有不可忽视的影响，因此舵机的精确建模与仿真分析十分有必要。针对此问题，提出了一种电

动舵机模块化建模方法及动刚度计算机模拟方法。以“直流电机减速齿轮滚珠丝杠拨叉
副”典型结构的电动伺服舵机为对象，将其分解为具备核心功能的子模块，充分考虑了实际结

构中可能出现的主要非线性因素，再根据子模块之间的连接关系来搭建整体的舵机模型。基

于该舵机模型，提出了利用步进正弦扫频信号激励、最小二乘法数据处理得到动刚度的计算方

法，并以某舵机为算例，开展了舵机主要线性参数及非线性因素对舵机动刚度影响的研究。电

动舵机模块化建模方法通用性好，便于不同舵机的拓展。电机转子阻尼、减速器的传动比以及

输出轴处的阻尼对舵机的动刚度影响很大，间隙、接触刚度和摩擦这３类非线性因素对舵机的
动刚度特性也具有重要的影响。

关　键　词：电动舵机；建模；动刚度；气动伺服弹性；非线性
中图分类号：Ｖ２１５．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７６５１４

　　舵机是导弹飞行控制系统中的一个重要环
节，其作用主要有 ２个：①作为执行机构，在导弹
飞行过程中接收控制器发出的指令信号，驱动舵

面产生偏转，从而产生改变弹体姿态的气动力矩；

②为舵面提供足够的支撑刚度，以承受舵面的铰
链力矩。因此，舵机在这 ２方面的特性对导弹的
飞行性能与安全有着重要的影响。

按照驱动能源对舵机分类，主要有液压舵机、

气动舵机和电动舵机。近年来，直流电机控制技

术的极大进步使得电动舵机越来越受欢迎，其效

率高、可靠性好，具备低体积、质量轻、尺寸扭矩比

小、功率高、扭矩密度大、成本低、易养护
［１］
的优

点，同时电动舵机控制精度高、响应速度快，还能

充分利用飞机电能，因此被越来越广泛地应用在

各类导弹和无人机上
［２３］
。

颤振作为一种危险的气动弹性失稳形式，

极大地影响了导弹的飞行安全。大多数情况下

的导弹颤振是由舵面的弯曲、扭转模态耦合引

起的
［４］
，而舵面的弯曲、扭转模态特性在很大程

度上与舵机动刚度相关。舵机动刚度指的是：

在舵机输出端产生单位转角需要施加的动态扭

矩，反映了电动舵机给舵面提供的支撑刚度会

随着外载荷的频率变化而变化的特性
［５］
，因此

也被称为“复刚度”。在传统的舵面结构建模与

颤振分析中，工程师通常将舵机简化成一个刚

度为常数的弹簧支撑。近年来的研究发现，一

些小型战术导弹所用的电动舵机动刚度对舵面

颤振特性具有不可忽视的影响
［６］
。因此，电动

舵机的精细化建模与动刚度仿真分析显得非常

有必要。

舵机建模方面国内外已有许多工作，但是大

多数的建模是从舵机的第一个特性即作为执行机

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104011&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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构来考虑的，研究重点都放在了舵机的动力学响

应及信号跟踪性能上
［７１１］
。当然，也不乏一些文

献的研究内容有提及舵机的动刚度。气动伺服弹

性领域的一些研究人员注意到舵机的动刚度对舵

机舵面系统颤振特性存在影响以后，在舵机建模

方面也做了一些工作。国外开展舵机动力学的研

究工作起步较早且全面，最早的舵机模型是 Ｆ１５
战斗机项目中设计人员搭建的液压伺服舵机

［１２］
，

不考虑舵机的摩擦、间隙等非线性因素，利用线性

作动器理论对液压伺服舵机动刚度特性进行了建

模研究。Ｂｌａｉｇｎａｎ和 Ｓｋｏｒｍｉｎ［１３］将线性作动器的
动力学方程整合在控制系统中统一建模，通过改

进控制律来提升舵机的刚度。当然，舵机内部和

传动机构中还广泛存在间隙、摩擦和死区等非线

性环节，这些环节对动刚度也有很大影响，因此后

来的 Ｔｈｏｍｐｓｏｎ［１４］和 Ｂａｌｌｅｓｔｅｒｏｓ［１５］等使用舵机的
非线性微分方程来表示舵机模型，进而改进舵机

刚度方面的表现。上述工作仅使用最精简的微分

方程来描述舵机，舵机内部的精细结构未被体现。

建模方面最经典的当属２００７年韩国 Ｓｈｉｎ等的［１６］

工作，其针对具有二级减速装置的电动舵机和舵

面，逐级建立了考虑齿轮惯量的振动方程，并发现

电动舵机的动力学特性会改变颤振边界。２０１１
年，张新蠺等［４］

建立了电动伺服作动器的简单动

力学模型。２０１６年，张仁嘉等［１７］
以某典型构型

的电动伺服舵系统为对象，建立了电机、减速器和

控制回路的模型，并考虑了零部件间隙和接触刚

度２类非线性因素。
前人的工作仅针对某个具体类型的舵机，通

常使用各类舵机的动力学微分方程来开展建模与

分析，建模过程繁琐，方程之间往往存在耦合，联

立求解过程复杂，未形成一个系统且可推广的一

般性舵机建模方法，模型可靠性不易保证，也不便

于直接获取舵机动刚度来进行气动伺服弹性

分析。

为了解决上述问题，本文提出一种通用的、更

便于进行舵机动刚度仿真的舵机建模方法。运用

模块化思想，将舵机分解为具备核心功能的子模

块，对子模块分别建立模型，详细考虑舵机中可能

出现的主要非线性因素，根据子模块之间的连接

情况来进行整体模型的搭建。利用该方法，本文

针对包括直流电机、减速齿轮、滚珠丝杠拨叉副
等典型构型的一类电动舵机进行建模，同时提出

了舵机动刚度的计算机数值模拟方法，研究了舵

机主要参数及激励信号幅值对动刚度的影响

规律。

１　系统结构

本文建模所选对象为某采用“直流电机减速
齿轮滚珠丝杠拨叉副”的典型结构的电动伺服
舵机，舵系统的结构如图 １所示。图中：ｋｍ 为直
流电机与齿轮减速器之间的连接刚度，ｋｒ为两级
齿轮副之间的连接刚度，ｋｚ为齿轮减速器与滚珠
丝杠拔叉副传动机构之间的连接刚度。舵系统
包括伺服舵机和全动舵面。舵机内包含两级齿轮

减速器和滚珠丝杠拨叉副传动机构。

图 １　舵面舵机系统结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｉｎａｃｔｕａｔｏｒｓｙｓｔｅｍｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

２　建模方法

本文提出的电机模块化精细建模方法流程

为：首先，考虑建模的目的；其次，确定所需建模的

舵机类型；最后，依据舵机中元件的功能进行模块

划分，对单独的模块进行动力学分析，并据此进行

子模块建模和仿真，如有条件进行试验验证，则将

理论模型的结果与试验结果进行比对进而调整子

模块参数。子模块建模过程中，要注意梳理模块

之间的输入输出关系，留出子模块之间连接的接

口。全部模型建成后进行仿真与分析，根据一定的

行业标准或依据试验结果对理论模型进行校检。

建模中需要注意的方面有：①子模块应具备
独立的功能，参数容易修改，其性能可以独立验

证；②模块输入输出关系明确，子模块之间留出彼
此连接的接口；③划分子模块要尽可能考虑便于
进行试验验证。

２．１　直流电机
直流电机将电能转化为机械能，通常永磁直

流电机由电机本体、转子位置传感器和驱动电路

构成
［１８］
。本文建模忽略直流变交流的三相电磁

场驱动细节，直接建立电流和输出力矩之间的关

系，如图２所示。
直流设线圈中电流为 Ｉ，洛伦兹力为 Ｔｍ，则它

们之间的关系为

Ｔｍ ＝ｉＫｍ （１）
式中：Ｋｍ为力矩系数。

６６７
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　第 ４期 卢晋，等：电动舵机模块化建模及动刚度仿真

图 ２　直流电机示意图

Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＤＣｍｏｔｏｒ

直流电机绕组电压平衡方程为

ｉＲ＋ＬｄＩ
ｄｔ
＝ｕｍ －Ｃｅθ

　·

０－ＫＩＩ （２）

式中：Ｒ为直流电机电阻；Ｌ为线圈电感；ｕｍ 为驱
动电压；Ｃｅ为反电动势系数；ＫＩ为电流反馈系数；

θ０为电机轴的转角；ｔ为时间变量。
电机转子的动力学方程为

Ｊｍθ
　··

０ ＝Ｔｍ －ｂｍθ
　·

０＋Ｔ０ （３）
式中：Ｊｍ为转子的转动惯量；ｂｍ 为转子的黏性阻
尼系数；Ｔ０为电机轴受到的负载力矩，其正负号
定义为与 θ０同向为正。

利用模块化建模方法，将描述直流电机子模

块的方程（１）～（３）用控制系统框图的形式表示，
如图 ３所示。该子模块如图 ４所示，其输入为驱
动电压 ｕｍ和电机轴负载力矩 Ｔ０，输出为电机轴
转角 θ０。

图 ３　直流电机子模块模型

Ｆｉｇ．３　ＭｏｄｅｌｏｆＤＣｍｏｔｏｒｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

图 ４　直流电机子模块简图

Ｆｉｇ．４　ＳｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆＤＣｍｏｔｏｒｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

２．２　减速器与传动机构
直流电机输出轴与一级齿轮减速器相连，需

要注意电机与减速器之间存在连接刚度 ｋｍ。齿
轮减速器之后，通过滚珠丝杠将旋转运动转化为

直线运动，再由拨叉将直线运动转化为驱使舵面

旋转的运动。减速器与传动机构的动力学建模方

法为：将其内部传动部件合理等效为一个多自由

度质量阻尼弹簧系统。
２．２．１　齿 轮 副

首先考虑齿轮减速器的动力学模型，如图 ５
所示。分别对１、２两个齿轮列写方程为

Ｊ１θ
　··

１＋ｂ１θ
　·

１ ＝Ｔ１－Ｆｒ１ （４）

Ｊ２θ
　··

２＋ｂ２θ
　·

２ ＝Ｔ２＋Ｆｒ２ （５）
式中：θ１和 θ２为齿轮的转角；Ｊ１和 Ｊ２为齿轮的转
动惯量；ｂ１和 ｂ２为齿轮的黏性阻尼系数；Ｔ１、Ｔ２
分别为作用于齿轮１、２的外力矩；ｒ１和 ｒ２为齿轮
的半径；Ｆ为齿轮 １、２之间的作用力。这里考虑
齿轮的啮合刚度，记其为 ｋｇ，则有以下关系：
Ｆ＝ｋｇ（θ１ｒ１－θ２ｒ２） （６）

利用模块化建模方法，将描述一级齿轮副子

模块的方程（４）～（６）用控制系统框图的形式表
示，如图６所示。该子模块的简图如图７所示，其
输入为主动轮所受驱动力矩 Ｔ１和从动轮所受来
自下级机构的力矩 Ｔ２，输出为主动轮转角 θ１和从
动轮转角 θ２。

对于多级减速齿轮相连接的舵机，减速齿轮

子模块可以多次重复利用，每次使用只需修改其

中参数。例如两级齿轮副之间相连，设它们之间

的连接刚度为 ｋｒ，第 ２级齿轮副中齿轮 １、２受到
的外力矩分别为 Ｔ３和 Ｔ４，其转角分别为 θ３和 θ４，
则有

Ｔ３ ＝－Ｔ２ ＝ｋｒ（θ２－θ３） （７）
两级齿轮减速器的模型可以表示为图 ８，该

子模块的简图如图 ９所示，输入为 Ｔ１和 Ｔ４，输出
为 θ１和 θ４。

图 ５　齿轮受力图

Ｆｉｇ．５　Ｆｏｒｃｅｄｉａｇｒａｍｏｆｇｅａｒｓ

图 ６　一级齿轮减速器模型

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｇｅａｒｒｅｄｕｃｅｒ

图 ７　一级齿轮减速器子模块简图

Ｆｉｇ．７　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｆｉｒｓｔｇｅａｒ

ｒｅｄｕｃｅｒｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

７６７
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图 ８　两级齿轮减速器模型

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｄｅｌｏｆｔｗｏｓｔａｇｅｇｅａｒｒｅｄｕｃｅｒ

图 ９　两级齿轮减速器子模块简图

Ｆｉｇ．９　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｔｗｏｓｔａｇｅｇｅａｒ

ｒｅｄｕｃｅｒｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

２．２．２　滚珠丝杠拨叉副
滚珠丝杠拔叉副模型比较特殊，首先是因为

这个子模块是将旋转运动转化为直线运动，再转

化为旋转运动，因此滚珠丝杠拔叉副的受力比较
复杂；其次，滚珠丝杠拔叉副是最靠近舵机输出
轴的部件，因此滚珠丝杠拔叉副的动力学特性会
对整个舵机的动刚度产生巨大影响；最后，对舵机

的准确建模需要考虑舵机内部的非线性因素，如

间隙、摩擦、接触刚度等，这些非线性因素在舵机

中广泛存在，在滚珠丝杠拨叉副到输出轴这部分
中更为明显，对动刚度影响更大。

非线性因素会降低控制精度，甚至造成系统

的不稳定，因此有必要对其进行建模，进而才能分

析明确其影响。本文选择将接触刚度和间隙综合

在滚珠丝杠拔叉副处进行考虑，因为滚珠丝杆
拔叉副处的传动间隙比较大，且这一类点面接触
最易产生变形

［１７］
，其接触刚度的特性也最明显。

在减速器输出轴与舵面对接处考虑摩擦的影响。

综上，滚珠丝杠拨叉副子模块最为复杂，需
要考虑多个方面的影响，建模中才能尽可能接近

实际结构的特性。

对于图 １０所示的滚珠丝杠拨叉副传动机
构，设滚珠丝杠转动惯量为 Ｊｓｇ，其动力学方程为

Ｊｓｇθ
　··

５＋ｂ５θ
　·

５ ＝Ｔ５－Ｆｔａｎλ
ｒｓｇ
η

Ｆ＝ｋ３ｘｄｆｐ

ｘｄｆｐ ＝
（Δｘ－ｄｆｐ）ｓｇｎ（Δｘ） Δｘ ＞ｄｆｐ
０ Δｘ≤ ｄ{

ｆｐ

Δｘ＝ｘｎ－ｘｆ
ｘｎ ＝θ５ｒｓｇｔａｎλ

ｘｆ＝Ｌｂｃｔａｎδ

Ｔｄ ＝Ｌｂｃ





















Ｆ

（８）

式中：θ５为滚珠丝杠的旋转角位移；ｂ５为滚珠丝
杠的黏性阻尼系数；λ为滚珠丝杠的螺旋角；ｒｓｇ为
滚珠丝杠的半径；η为滚珠丝杠的效率；ｋ３为滚珠

图 １０　滚珠丝杠拨叉副模型示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｂａｌｌｓｃｒｅｗｆｏｒｋｐａｉｒｍｏｄｅｌ

丝杠拉压与滚珠丝杠接触的综合刚度；ｘｎ为螺母
的位移；ｘｆ为拨叉的位移；Δｘ为螺母和拨叉在
滚珠丝杠轴线上的位移差；ｄｆｐ为间隙半宽度；Ｌｂｃ
为拨叉的长度；Ｔｄ为拨叉输出的力矩；δ为舵机输
出轴的旋转角度。

接触模型采用文献［１９］中的模型，滚珠丝杠
滚珠螺母副的轴向接触刚度 ｋｃ和 Ｆ之间的关系
通常表示为

ｋｃ ＝
Ｆ１／３

Ｋｊｃ
（９）

式中：Ｋ为轴向接触变形系数，与结构形式和材料
有关。

滚珠丝杠拉压刚度为 ｋｔｅｎ，则滚珠丝杠滚珠
螺母副中滚珠丝杠拉压与滚珠丝杠接触的综合刚

度 ｋ３为

ｋ３ ＝
ｋｔｅｎｋｃ
ｋｔｅｎ＋ｋｃ

（１０）

本文使用的间隙模型比较常规，通过间隙，拨

叉给舵轴的输出力矩为

Ｔｄ ＝
Ｌｂｃｋ３（Δｘ－ｄｆｐ）ｓｇｎ（Δｘ） Δｘ ＞ｄｆｐ
０ Δｘ≤ ｄ{

ｆｐ

（１１）
利用模块化建模方法，将描述滚珠丝杠拨叉

副子模块的方程（８）～（１１）用控制系统框图的形
式表示，如图 １１所示。该子模块的简图如图 １２
所示，其输入为减速器传递给滚珠丝杠的力矩 Ｔ５
和舵轴转角 δ，输出为滚珠丝杠转角 θ５和传递给
舵轴的力矩 Ｔｄ。

将两级齿轮减速器与滚珠丝杠拨叉副传动机
构连接起来，二者之间连接刚度为 ｋｚ，有以下关系：

图 １１　滚珠丝杠拨叉副模型

Ｆｉｇ．１１　Ｍｏｄｅｌｏｆｂａｌｌｓｃｒｅｗｆｏｒｋｐａｉｒ

图 １２　滚珠丝杠拨叉副子模块简图

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｂａｌｌｓｃｒｅｗｆｏｒｋｐａｉｒｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

８６７
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　第 ４期 卢晋，等：电动舵机模块化建模及动刚度仿真

Ｔ５ ＝－Ｔ４ ＝ｋｚ（θ４－θ５） （１２）
减速器与滚珠丝杠螺母拨叉副传动机构的

模型可以表示成如图１３的形式，该子模块的简图
如图１４所示，输入为 Ｔ１和 δ，输出为 θ１和 Ｔｄ。

图 １３　减速器与传动机构模型

Ｆｉｇ．１３　Ｍｏｄｅｌｏｆｒｅｄｕｃｅｒａｎｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ

图 １４　减速器与传动机构子模块简图

Ｆｉｇ．１４　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｒｅｄｕｃｅｒａｎｄｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎ

ｍｅｃｈａｎｉｓｍｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

２．２．３　输 出 轴
通常情况下，舵机输出轴与舵面相连，驱动舵

面进行偏转。舵机的动刚度就是在指令信号不变

时，舵机能够提供给舵面抵抗外部干扰力矩的能

力，因此舵机的动刚度等于舵轴受到的来自舵面

的干扰力矩与舵轴因此产生的偏转角之比。研究

发现，舵机的刚度与干扰力矩的频率有关，且舵轴

与舵面连接部位的摩擦不容忽视。

在舵机实际作动过程中，间隙与摩擦通常是

交联发生，相互影响，同时带有间隙和摩擦的非线

性称为迟滞非线性，不同的摩擦状态会让间隙产

生非理想的特征状态，表现出复合的非线性特

性
［２０］
。理论上也可用当量线化方法进行处理，此

时，除计算出当量刚度系数之外，还要计算出当量

阻尼系数。本文采用的模块化建模方式将间隙和

摩擦分别作为子模块进行建模，再根据舵机内部间

隙和摩擦分布的主要位置来添加相应的子模块。

实践表明，采用简单的库伦摩擦和黏性摩擦

作为摩擦模型，其效果并不理想。目前，已经提出

的摩擦模型有很多，其中，ＬｕＧｒｅ摩擦模型能够准
确地描述摩擦过程的复杂动态、静态特性，因此采

用 ＬｕＧｒｅ摩擦模型［２１］
。该模型通过用 ２个接触

面间模拟弹性硬毛的平均偏移来表征摩擦力的动

态行为。假设 ２个刚体表面通过弹性硬毛接触，
摩擦力由于硬毛在有外力时发生弹性变形而

产生。

ＬｕＧｒｅ摩擦模型可以描述如下。
对于一般的伺服系统，其微分方程为

Ｊδ
··

＝ｕ－Ｔｆ （１３）
式中：Ｊ为转动惯量；ｕ为控制力矩；Ｔｆ为摩擦力

矩。设状态变量 ｚ代表接触面弹性硬毛的平均变
形，则 Ｔｆ可由下面的 ＬｕＧｒｅ摩擦模型来描述：

ｚ＝δ
·

－ δ
·

ｇ（δ
·

）
ｚ

σ０ｇ（δ
·

）＝Ｆｃ＋（Ｆｓ－Ｆｃ）ｅ
－（δ
·

Ｖｓ
）２

Ｔｆ＝σ０ｚ＋σ１ｚ＋σ２δ











 ·

（１４）

式中：σ０和σ１为动态摩擦参数；Ｆｃ、Ｆｓ和 σ２为静态
摩擦参数，Ｆｃ为库伦摩擦系数，Ｆｓ为静摩擦系数，σ２

为黏性摩擦系数；Ｖｓ为切换速度；ｇ（δ
·

）为与速度

有关的函数，用于描述库伦摩擦和 Ｓｔｒｉｂｅｃｋ效应。
ＬｕＧｒｅ摩擦模型综合考虑了库伦和黏性摩

擦、Ｓｔｒｉｂｅｃｋ效应及静态特性，其模型简图如图 １５
所示。将 ＬｕＧｒｅ摩擦模型封装成子模块，使用本
舵机的变量描述摩擦模型，其简图如图１６所示。

设舵机输出轴转动惯量为 Ｊｓｈａｆｔ，受到来自拨
叉的驱动力矩 Ｔｄ，摩擦力矩 Ｔｆ，以及来自舵面的
干扰力矩 Ｔｆｉｎ，其动力学方程为

Ｊｓｈａｆｔδ
··

＝Ｔｄ－Ｔｆ－Ｔｆｉｎ （１５）
利用模块化建模方法，将描述输出轴子模块

的方程（１５）用控制系统框图的形式表示，如图 １７
所示。该子模块的简图如图１８所示，其输入为传
动机构传递给舵轴的力矩 Ｔｄ和来自舵面的干扰
力矩 Ｔｆｉｎ，输出为舵轴转角 δ。

图 １５　ＬｕＧｒｅ摩擦模型原理

Ｆｉｇ．１５　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＬｕＧｒｅｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

图 １６　ＬｕＧｒｅ摩擦子模块简图

Ｆｉｇ．１６　ＳｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆＬｕＧｒｅｆｒｉｃｔｉｏｎｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

图 １７　输出轴模型

Ｆｉｇ．１７　Ｍｏｄｅｌｏｆｏｕｔｐｕｔｓｈａｆｔ

图 １８　输出轴子模块简图

Ｆｉｇ．１８　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｏｕｔｐｕｔｓｈａｆｔｓｕｂｍｏｄｕｌｅ

９６７
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２．３　传感器与控制器
舵面偏转角通常使用角位移计来测量，将测

得的角度数据反馈给控制器，控制器使用指令信

号与舵面实际偏转角之间的误差来进行控制。

传感器的传递函数通常可以近似为一个常数增

益，如果考虑传感器的特性，可以使用二阶环节

描述：

Ｇ（ｓ）＝ ω２

ｓ２＋２ξωｓ＋ω２
（１６）

式中：ω为传感器的固有频率；ξ为传感器的阻
尼比。

控制器的作用是调节输入信号，使得舵机输

出信号能够跟踪指令信号。常规舵机系统为闭环

系统，其控制器通常包括放大、滤波和 ＰＩＤ控制。
ＰＩＤ控制的原理如图１９所示，δｃｍｄ为指令信号。

图 １９　ＰＩＤ控制原理框图

Ｆｉｇ．１９　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＰＩＤｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ

舵机常用的 ＰＩＤ控制策略，通过调节 Ｋｐ、Ｋｉ
和 Ｋｄ３个参数，使舵机具有很好的特性。当然，
随着控制理论的发展，针对不同的舵机及其需求，

控制器还可能使用 Ｈ∞控制器、模糊控制器、ＰＩＤ
结合智能控制器、反馈 ＰＩＤ结合前馈控制等，更
换控制策略只需要对控制器子模块进行修改

即可。

２．４　电动舵机模型总成
至此，将直流电机、减速器与传动机构、输出

轴、控制器、传感器各个子模块连接起来，可以得

到电动舵机的整体模型如图２０所示。电动舵机的
输入输出关系如图 ２１所示，其输入为指令角 δｃｍｄ
和来自舵面的干扰力矩 Ｔｆｉｎ，输出为舵轴转角 δ。

需要注意的是，当 δｃｍｄ为常数时，以 Ｔｆｉｎ为输
入，δ为输出的传递函数为舵机的动柔度，表示单
位外部扭矩作用下，舵机输出轴产生的转角。动

刚度即为动柔度的倒数。

图 ２０　电动舵机模型

Ｆｉｇ．２０　Ｍｏｄｅｌｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ

图 ２１　电动舵机简图

Ｆｉｇ．２１　Ｓｉｍｐｌｉｆｉｅｄｄｉａｇｒａｍｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ

３　舵机建模仿真与分析

为了验证建模的精确性和有效性，本文基于

Ｓｉｍｕｌｉｎｋ搭建了模型并对其进行数值仿真与分
析。本文建模主要是为了获取舵机的动刚度，当

然也不能忽视舵机的信号跟踪特性。考察舵机的

信号跟踪特性时，使用的激励信号一般为阶跃信

号，评价响应信号的主要指标是稳定性、快速性及

准确性。理论上获取舵机动刚度的思路是：保持

指令角不变，对舵机输出轴施加正弦力矩激励，同

时采集激励力矩的大小以及舵轴的响应，用得到

的激励和响应作频响分析，从而计算出动刚度的

幅值和相位。试验中获取动刚度受限于器材及装

置等，需要进行一些调整，在此不进行阐述。

本节使用第２节搭建好的舵机模型来仿真计
算动刚度，舵机的各项参数如表 １［６，２２］所示，表中
接触刚度 ｋｃ、间隙半宽度 ｄｐｆ、库伦摩擦系数 Ｆｃ、静

摩擦系数 Ｆｓ、切换速度 Ｖｓ、黏性阻尼系数 σ２、动态
摩擦参数 σ０和 σ１为非线性子模块参数。

表 １　舵机仿真参数［６，２２］

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｃｔｕａｔｏｒ［６，２２］

参数　　　　　　 数值

电感 Ｌ／ｍＨ ６．５３×１０－４

电阻 Ｒ／Ω １．１
力矩系数 Ｋｍ／（Ｎ·ｍ·Ａ

－１） ０．０２４
反电动势系数 Ｃｅ／（Ｖ·ｓ·ｒａｄ

－１） ０．０３４
电机转子转动惯量 Ｊｍ／（ｋｇ·ｍ

２） １．０９×１０－６

电机转子黏性阻尼系数 ｂｍ ０．００３
电机与减速器连接刚度 ｋｍ／（Ｎ·ｍ·ｒａｄ

－１） １０００
小齿轮转动惯量 Ｊ１／（ｋｇ·ｍ

２） ２．４×１０－８

大齿轮转动惯量 Ｊ２／（ｋｇ·ｍ
２） ４×１０－６

小齿轮半径 ｒ１／ｍ ０．００５
大齿轮半径 ｒ２／ｍ ０．０２２５
齿轮啮合刚度 ｋｇ／（ｋｇ·ｓ

２·ｒａｄ－１） １０８

齿轮与传动机构连接刚度 ｋｚ／（Ｎ·ｍ·ｒａｄ
－１） １０００

滚珠丝杠转动惯量 Ｊｓｇ／（ｋｇ·ｍ
２） １．１２×１０－５

滚珠丝杠螺旋角 λ／（°） ６．０６
滚珠丝杠半径 ｒｓｇ／ｍ ０．００６
滚珠丝杠效率 η ０．８５
拨叉长度 Ｌｂｃ／ｍ ０．０２８５
输出轴转动惯量 Ｊｓｈａｆｔ／（ｋｇ·ｍ

２） ４．１×１０－５

接触刚度 Ｋｊｃ ６×１０－６

间隙半宽度 ｄｆｐ／ｒａｄ ０．０００５
库伦摩擦参数 Ｆｃ／Ｎ １
静摩擦系数 Ｆｓ／Ｎ １．５
动态摩擦参数 σ０／（Ｎ·ｓ·ｍ

－１） １０５

切换速度 Ｖｓ／（ｍ·ｓ
－１） ０．００１

动态摩擦参数 σ１／（Ｎ·ｓ·ｍ
－１） ３１６．２３

黏性阻尼参数 σ２／（Ｎ·ｓ·ｍ
－１） ０．４

０７７
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３．１　电动舵机输入输出特性
给舵机施加指令信号为 ０°～１°的阶跃指令，

系统指令信号与响应对比如图２２所示，可看出该
舵机的信号跟踪性能符合要求。

图 ２２　舵机模型指令信号与响应对比

Ｆｉｇ．２２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｏｍｍａｎｄｓｉｇｎａｌａｎｄ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆａｃｔｕａｔｏｒｍｏｄｅｌ

３．２　动刚度数值仿真方法
工程中常用的舵机激励信号为步进正弦扫频

信号。舵机指令角为 ０，使用步进正弦扫频形式
的力矩信号对舵轴进行激励，采集舵轴转角的响

应，进行数据处理，即可得到舵机动刚度。

步进正弦激励信号的构建方法为：在选定的

频率范围内，频率按步长由低到高递增，依次发出

等幅值的正弦信号，并且信号在每个频率点持续

一定的时间。步进正弦扫频信号能量较强，可以完

整地激发出所有模态，很大程度上避免了信息遗

漏，具有一定的去噪作用
［２３］
，其缺点是耗时较长。

将第 ｉ个频率点记作 ωｉ，设此时激励信号为
ｘｉ（ｔ），响应信号为 ｙｉ（ｔ）（Ｔ１＜ｔ＜Ｔ２）。为了消除
响应信号中的定常分量，对 ｙｉ（ｔ）作零均值处理。
假设有 ｎ个采样点 ｙｉ（ｔ１），ｙｉ（ｔ２），…，ｙｉ（ｔｎ），则进
行如下处理：

珋ｙｉ（ｔｊ）＝ｙｉ（ｔｊ）－
１
ｎ∑

ｎ

ｋ＝１
ｙｉ（ｔｋ） （１７）

由于激励信号为给定的步进正弦函数，即

ｘｉ（ｔ）＝ａｓｉｎ（ωｉｔ） （１８）
式中：ａ为激励信号的幅值；ωｉ为激励信号的第 ｉ
个频率。由于系统为线性，根据线性系统原理，系

统的输出也为正弦函数，即

珋ｙｉ（ｔ）＝Ａｉａｓｉｎ（ωｉｔ＋ｉ） （１９）
式中：Ａｉ为输出信号的幅值；ｉ为输出信号相对
输入信号的相位差。

将式（１９）展开即为
珋ｙｉ（ｔ）＝Ａｉｃｏｓｉ·ａｓｉｎ（ωｉｔ）＋Ａｉｓｉｎｉ·ａｃｏｓ（ωｉｔ）

（２０）
对于ｎ个采样点，由式（２０）即可列出如下方程：

ａｓｉｎ（ωｉｔ１） ａｃｏｓ（ωｉｔ１）

ａｓｉｎ（ωｉｔ２） ａｃｏｓ（ωｉｔ２）

 

ａｓｉｎ（ωｉｔｎ） ａｃｏｓ（ωｉｔｎ













）

Ａｉｃｏｓｉ
Ａｉｓｉｎ[ ]

ｉ

＝

珋ｙｉ（ｔ１）
珋ｙｉ（ｔ２）



珋ｙｉ（ｔｎ













）

（２１）
　　式（２１）为过定方程，简写为如下形式：
Ｋｕ＝ｆ （２２）

式中：Ｋ为矩阵

ａｓｉｎ（ωｉｔ１） ａｃｏｓ（ωｉｔ１）

ａｓｉｎ（ωｉｔ２） ａｃｏｓ（ωｉｔ２）

 

ａｓｉｎ（ωｉｔｎ） ａｃｏｓ（ωｉｔｎ













）

；ｕ为

向量
Ａｉｃｏｓｉ
Ａｉｓｉｎ[ ]

ｉ

；ｆ为向量

珋ｙｉ（ｔ１）
珋ｙｉ（ｔ２）



珋ｙｉ（ｔｎ













）

。

该解过定方程的方法为最小二乘法，解为

ｕ＝（ＫＴＫ）－１ＫＴｆ （２３）
由此可得对应频率 ωｉ的频响函数为
Ｇ（ｊωｉ）＝ｕ１＋ｊｕ２ ＝Ａｉｃｏｓｉ＋ｊＡｉｓｉｎｉ （２４）
式中：ｕ１为 Ｇ（ｊωｉ）的实部；ｕ２为 Ｇ（ｊωｉ）的虚部；
Ａｉ和 ｉ分别为频率响应函数在频率 ωｉ下的幅值
和相位。Ｇ（ｊωｉ）的倒数即为动刚度。
３．２．１　线性舵机响应及动刚度仿真

本文所讨论的舵机与其支撑的舵面组合的舵

系统前２阶模态频率在４０～９０Ｈｚ范围内，因此本
文所讨论的舵机动刚度频率范围选为２０～１００Ｈｚ。

对于线性舵机，选取步进正弦扫频激励力矩

信号低频段中在 ４３～４４．５Ｈｚ之间的部分，力矩
幅值为１０Ｎ·ｍ，如图２３所示，在此信号激励下，
舵机输出轴的旋转角响应如图２４所示。

再选取步进正弦扫频激励力矩信号高频段中

在９８～９９．５Ｈｚ之间的部分，力矩幅值为１０Ｎ·ｍ，
如图 ２５所示，在此信号激励下，舵机输出轴的旋
转角响应如图２６所示。

可以看出，当舵机为线性时，激励信号与响应

信号形状十分相近，每个频率点处的信号均为正

图 ２３　步进正弦扫频信号（４３～４４．５Ｈｚ）

Ｆｉｇ．２３　Ｓｔｅｐｓｉｎｅｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌ（４３～４４．５Ｈｚ）

１７７
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图 ２４　线性航机输出轴的响应（４３～４４．５Ｈｚ）

Ｆｉｇ．２４　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｌｉｎｅａｒａｃｔｕａｔｏｒｏｕｔｐｕｔ

ｓｈａｆｔ（４３～４４．５Ｈｚ）

图 ２５　步进正弦扫频信号（９８～９９．５Ｈｚ）

Ｆｉｇ．２５　Ｓｔｅｐｓｉｎｅｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌ（９８～９９．５Ｈｚ）

图 ２６　线性航机输出轴的响应（９８～９９．５Ｈｚ）

Ｆｉｇ．２６　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｌｉｎｅａｒａｃｔｕａｔｏｒｏｕｔｐｕｔ

ｓｈａｆｔ（９８～９９．５Ｈｚ）

弦函数。

使用本节介绍的方法计算线性舵机的动刚

度，如图 ２７所示，图中激励力矩幅值为 ５、１０、
２０Ｎ·ｍ。可以看出，线性舵机具备线性系统的
特性，其输入输出的比值与输入信号的幅值大小

无关，即频响特性是不变的。

３．２．２　非线性舵机响应及动刚度仿真
非线性舵机中包含接触刚度、间隙及摩擦子

模块，选取步进正弦扫频激励信号低频段中在

４３～４４．５Ｈｚ之间的部分，力矩幅值为 １０Ｎ·ｍ，
如图２３所示。在此信号激励下，非线性舵机输出

轴响应如图２８所示。
再选取步进正弦扫频激励信号高频段中在

９８～９９．５Ｈｚ之间的部分，力矩幅值为 １０Ｎ·ｍ，
如图２５所示。在此信号激励下，非线性舵机输出
轴的响应如图２９所示。可知，当舵机包含各种非
线性模块时，其响应信号与激励信号形状并不相

近，响应信号中存在高阶谐波以及毛刺，边界存在

不规则的突变和运动。

使用本节介绍的方法计算非线性舵机的动刚

度，如图３０所示。可知，当激励幅值发生变化，舵
机的动刚度也会改变，这一特性区别于线性舵机。

图 ２７　线性舵机的动刚度

Ｆｉｇ．２７　Ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆｌｉｎｅａｒａｃｔｕａｔｏｒ

图 ２８　非线性舵机输出轴的响应（４３～４４．５Ｈｚ）

Ｆｉｇ．２８　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒａｃｔｕａｔｏｒｏｕｔｐｕｔ

ｓｈａｆｔ（４３～４４．５Ｈｚ）

图 ２９　非线性舵机输出轴的响应（９８～９９．５Ｈｚ）

Ｆｉｇ．２９　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒａｃｔｕａｔｏｒｏｕｔｐｕｔ

ｓｈａｆｔ（９８～９９．５Ｈｚ）

２７７
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图 ３０　非线性舵机的动刚度

Ｆｉｇ．３０　Ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆｎｏｎｌｉｎｅａｒａｃｔｕａｔｏｒ

因此，本文提出的动刚度仿真方法可以用于辨别

舵机中是否存在非线性因素。

３．３　舵机动刚度数值仿真
３．３．１　线性舵机动刚度影响因素分析

为了研究对舵机动刚度存在影响的因素，在

表１所示舵机参数的基础上，对每个线性参数进
行变参分析，分析各个参数的变化对舵机动刚度

曲线的影响规律。这样做的目的在于：找出核心

的几个影响参数，从而指导舵机的建模，获取更为

精确的舵机动刚度，同时便于根据试验数据对舵

机模型进行修正。变参分析需要对每一变量在

表１所示标称值的基础上分别乘以系数０．５和 ２，
画出标称及变参后的曲线进行对比，根据动刚度

幅值和相位的变化量进行定性评判
［２３］
。

变参结果如表 ２所示。表中：“↑”表示舵机
动刚度的幅值或相位与该参数呈现正相关，“↓”
表示负相关，“—”表示趋势不明显。

表 ２　舵机参数对动刚度的影响

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｃｔｕａｔｏｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

参数　　　 影响程度 幅值关系 相位关系

线圈电感 小 ↓ —

电阻 小 ↑ —

力矩系数 大 — —

反电动势系数 很小 — —

电机转子转动惯量 大 ↓ ↓
电机转子黏性阻尼系数 大 ↓ ↑
小齿轮转动惯量 很小 — —

大齿轮转动惯量 很小 — —

小齿轮半径 大 ↑ ↑
大齿轮半径 大 ↓ ↓
齿轮啮合刚度 很小 — —

齿轮与传动机构连接刚度 很小 ↑ —

滚珠丝杠转动惯量 小 ↓ ↓
滚珠丝杠半径 大 ↑ ↑
滚珠丝杠效率 大 ↓ ↓
拨叉长度 很大 ↑ ↓
输出轴滚珠惯量 小 ↓ ↑
输出轴阻尼 很大 ↑ ↑

　　由表２中结果可以看出，减速器内的部件惯量
对舵机动刚度的影响普遍不大，而各部件的尺寸影

响较大，这意味着减速器的传动比可以在很大程度

上改变舵机整体的动刚度。动刚度也与转子阻尼

和输出轴处的阻尼大小十分相关。从位置上来看，

越是靠近舵机输出端的部件参数，对舵机动刚度的

影响就越大，此结论与文献［２３］中的结论是一致
的。因此当需要对舵机进行建模来获取动刚度时，

有必要利用高精度的测量仪器或做实验来确定

表２中影响程度为“大”和“很大”参数的精确值。
在这里用影响程度分别为很小、小、大、很大

的反电动势系数、线圈电感、滚珠丝杠半径、拨叉

长度变参结果作为示意，如图３１～图３４所示。
３．３．２　非线性舵机动刚度仿真及影响因素分析

非线性舵机是在线性舵机的基础上，添加一

个或多个非线性子模块。影响线性舵机的因素同

样也会影响非线性舵机，在此不做赘述。除此之

外，非线性子模块的种类、模块内的参数大小、激

励信号的频率和幅值也是影响非线性舵机动刚度

的重要因素。

为了研究非线性环节参数的大小对非线性舵

机动刚度的影响规律，在线性舵机的基础上，每次

图 ３１　反电动势系数对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３１　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｂａｃｋＥＭＦｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ３２　线圈电感对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｏｉｌｉｎｄｕｃｔａｎｃｅｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

３７７
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图 ３３　滚珠丝杠半径对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３３　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｓｃｒｅｗｒａｄｉｕｓｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ３４　拨叉长度对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３４　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｏｒｋｌｅｎｇｔｈｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

仅添加一种非线性子模块，在表 １所示舵机参数
的基础上，对该子模块包含的每个非线性参数进

行变参分析，即在标称值的基础上分别乘以系数

０．５和２，分析各个参数变化对舵机动刚度曲线的
影响规律。

为了研究激励信号幅值对非线性舵机动刚度

的影响规律，对仅包含一种非线性模块的舵机依

次使用幅值为５Ｎ·ｍ、１０Ｎ·ｍ和 ２０Ｎ·ｍ的步
进正弦扫频力矩作为激励，再求出舵机的动刚度，

根据动刚度幅值和相位的变化量进行定性评判。

１）仅包含接触刚度的舵机动刚度参数影响
分析。对于仅包含接触刚度这一非线性子模块的

舵机，先对接触刚度值进行变参分析，画出标称及

变参后的动刚度曲线进行对比，如图 ３５所示，模
型此时激励信号的幅值为１０Ｎ·ｍ。

从图３５可以看出，包含接触刚度的舵机，动
刚度幅值随着激励频率增加而略有减小，动刚度

相位随着频率增加而略有增加。同一频率处，接触

刚度值越大，舵机的动刚度幅值就越小。随着频率

增加，接触刚度值越大，舵机的动刚度相位则越大。

接触刚度值为表 １中的标称数据，再画出激
励信号幅值分别为 ５Ｎ·ｍ、１０Ｎ·ｍ和 ２０Ｎ·ｍ
的动刚度曲线对比，如图３６所示。

从图３６可以看出，在相同频率处，激励信号
的幅值越高，动刚度的幅值也越大，但是激励信号

的幅值变化对动刚度的相位影响很小。

２）仅包含间隙的舵机动刚度参数影响分析。
对于仅包含间隙这一非线性子模块的舵机，先对

间隙大小进行变参分析，画出标称及变参后的动

刚度曲线进行对比，如图 ３７所示，模型此时激励
信号的幅值为１０Ｎ·ｍ。

图 ３５　接触刚度对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｏｎｔａｃｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ３６　激励幅值对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３６　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｘｃｉｔａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｎ

ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ３７　间隙对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３７　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｌｅａｒａｎｃｅｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

４７７
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从图３７可以看出，包含间隙的舵机，动刚度
幅值随着激励频率增加而略有增加，动刚度相位

随着频率增加而增加。在同一频率处，间隙值越

大，舵机的动刚度幅值就越小，而动刚度相位则

越大。

间隙值为表 １中的标称数据，再画出激励信
号幅值分别为５Ｎ·ｍ、１０Ｎ·ｍ和 ２０Ｎ·ｍ的动
刚度曲线对比，如图３８所示。

从图３８可以看出，在相同频率处，激励信号
的幅值越高，动刚度的幅值也越大，动刚度的相位

却越小。

３）仅包含摩擦的舵机动刚度参数影响分析。
对于仅包含摩擦这一非线性子模块的舵机，先对

ＬｕＧｒｅ摩擦模型中的 ６个参数 σ０、σ１、σ２、Ｆｃ、Ｆｓ
和 Ｖｓ分别进行变参分析，画出标称及变参后的动
刚度曲线进行对比，如图 ３９～图 ４４所示，模型此
时激励信号的幅值为１０Ｎ·ｍ。

从图３９～图４４可以看出，σ０、σ１、σ２和 Ｆｃ对
舵机动刚度的影响比较大，而 Ｆｓ和 Ｖｓ的变化几
乎不影响舵机的动刚度。因此，摩擦子模块的动

态特性、黏性摩擦特性以及库伦摩擦特性对舵机

图 ３８　舵机仅包含间隙时激励幅值对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｘｃｉｔａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｎｄｙｎａｍｉｃ

ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆｏｕｔｕａｔｏｒｗｉｔｈｆｒｅｅｐｌａｙｏｎｌｙ

图 ３９　σ０对动刚度的影响

Ｆｉｇ．３９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆσ０ｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

的动刚度有较大的影响，这种影响随着激励频率

的增加逐渐增强。摩擦模型中，静摩擦和切换速

度对动刚度的影响可以忽略不计。

摩擦参数值为表 １中的标称数据，再画出激
励幅值分别为５Ｎ·ｍ、１０Ｎ·ｍ和 ２０Ｎ·ｍ的动
刚度曲线对比，如图４５所示。

从图４５可以看出，仅包含摩擦的舵机，动刚
度幅值随着频率增加而减小，而动刚度的相位在

当前参数设置下呈现出随着频率增加而增加的趋

势。在相同频率处，处于低频段时，激励信号的幅

图 ４０　σ１对动刚度的影响

Ｆｉｇ．４０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆσ１ｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ４１　σ２对动刚度的影响

Ｆｉｇ．４１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆσ２ｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ４２　Ｆｃ对动刚度的影响

Ｆｉｇ．４２　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＦｃｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ
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图 ４３　Ｆｓ对动刚度的影响

Ｆｉｇ．４３　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＦｓｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ４４　Ｖｓ对动刚度的影响

Ｆｉｇ．４４　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆＶｓｏｎｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

图 ４５　舵机仅包含摩擦时激励幅值对动刚度的影响

Ｆｉｇ．４５　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｘｃｉｔａｔｉｏｎａｍｐｌｉｔｕｄｅｏｎｄｙｎａｍｉｃ

ｓｔｉｆｆｎｅｓｓｏｆｏｕｔｕａｔｏｒｗｉｔｈｆｒｉｃｔｉｏｎｏｎｌｙ

值增加会使得动刚度的幅值减小，随着频率增加，

动刚度幅值有随着激励信号幅值增加而增加的趋

势，动刚度的相位在全测试频段随着激励信号的

幅值增加而减小。

由图３６、图 ３８和图 ４５可以看出，激励幅值
对仅包含接触刚度、间隙或摩擦舵机的影响是有

区别的。在全频段，仅包含接触刚度或间隙的舵

机动刚度幅值均随着激励信号幅值增加而增加，

仅包含摩擦的舵机动刚度幅值则相反；在高频段，

仅包含摩擦的舵机动刚度幅值出现了随激励信号

幅值增加而增加的趋势。

综上，非线性舵机的动刚度受到多种因素的

影响，其规律较为复杂。不过这也提供了新的思

路：一方面，可以通过调整舵机非线性子模块的种

类及参数来获取与实际舵机更匹配的动刚度特

性，从而根据实验数据对舵机模型进行更为精确

的建模，这样做也有利于后续对舵机舵面耦合系
统颤振的分析；另一方面，可以基于非线性模块对

舵机动刚度影响的区别，对实际舵机的非线性因

素进行合理搭配，从而改善舵机舵面耦合系统的
颤振特性。

４　结　论

１）本文建立了一种通用的电动舵机模块化
动力学建模方法，这种方法便于不同舵机的拓展，

搭建的模型可以同时用于研究舵机的输入输出特

性和动刚度（动柔度）特性。

２）本文提出了一种用于计算动刚度的数值
仿真方法，使用步进正弦扫频信号作为激励，配合

最小二乘法进行数据处理，可以得到效果较好的

动刚度曲线。通过改变不同的激励幅值，可以辨

别舵机是否存在非线性因素。利用此方法，还可

用于研究舵机的主要参数及非线性环节对动刚度

特性的影响。

３）分析表明，电机转子阻尼、减速器的传动
比以及输出轴处的阻尼会在很大程度上影响舵机

的动刚度，且越靠近舵机输出端的部件参数，对舵

机动刚度的影响就越大，此外，间隙、接触刚度和

摩擦这３类非线性因素对舵机的动刚度特性都有
重要的影响，在设计中需要给予重视。通过合理

调整相关参数，可以使舵机动刚度达到想要的

特性。
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［１８］ＣＲＯＫＥＳ，ＨＥＲＲＥＮＳＣＨＭＩＤＴＪ．Ｍｏｒｅｅｌｅｃｔｒｉｃｉｎｉｔｉａｔｉｖｅｐｏｗ

ｅｒｂｙｗｉｒｅａｃｔｕａｔｉｏｎａｌｔｅｒｎａｔｉｖｅｓ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＮａ

ｔｉｏｎａｌＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥ

Ｐｒｅｓｓ，１９９４：１３３８１３４６．

［１９］ＸＩＡＯＨ，ＢＲＥＮＮＡＮＭＪ，ＳＨＡＯＹ．Ｏｎｔｈｅｕｎｄａｍｐｅｄｆｒｅｅｖｉ

ｂｒａｔｉｏｎｏｆａｍａｓｓｉｎｔｅｒａｃｔｉｎｇｗｉｔｈａＨｅｒｔｚｉａｎｃｏｎｔａｃｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃｓＲｅｓｅａｒｃｈＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１１，３８（８）：５６０

５６４．　

［２０］杨珍书．飞控机电作动系统非线性建模和故障分析［Ｄ］．天

津：中国民航大学，２０１８：３３３４．

ＹＡＮＧＺＳ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｆａｕｌｔａｎａｌｙｓｉｓｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｎ

ｔｒｏｌｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｔｉａｎｊｉｎ：ＣｉｖｉｌＡｖｉ

ａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１８：３３３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］周金柱，段宝岩，黄进．ＬｕＧｒｅ摩擦模型对伺服系统的影响

与补偿［Ｊ］．控制理论与应用，２００８，２５（６）：９９０９９４．

ＺＨＯＵＪＺ，ＤＵＡＮＢＹ，ＨＵＡＮＧＪ．Ｅｆｆｅｃｔａｎｄｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｆｏｒ

ｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍｓｕｓｉｎｇＬｕＧｒｅｆｒｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＴｈｅｏｒｙ＆

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２００８，２５（６）：９９０９９４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］ＣＡＮＵＤＡＳＤＷ Ｃ，ＯＬＳＳＯＮＨ，ＡＳＴＲＯＭ ＫＪ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗ

ｍｏｄｅｌｆｏｒｃｏｎｔｒｏｌｏｆｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｆｒｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃ

ｔｉｏｎｓｏｎＡｕｔｏｍａｔｉｃＣｏｎｔｒｏｌ，１９９５，４０（３）：４１９４２５．

［２３］张仁嘉．飞行器气动伺服弹性若干关键问题研究［Ｄ］．北

京：北京航空航天大学，２０１５：３３３４．

ＺＨＡＮＧＲＪ．Ｅｘｔｅｎｓｉｏｎａｌｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｅｖｅｒａｌｃｒｉｔｉｃａｌａｅｒｏｓｅｒ

ｖｏｅｌａｓｔｉｃｐｒｏｂｌｅｍｓｏｆａｉｒｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙ，２０１５：３３３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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控制。
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力学与主动控制。
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Ｍｏｄｕｌａｒｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ
ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ
ＬＵＪｉｎ，ＷＵＺｈｉｇａｎｇ，ＹＡＮＧＣｈａｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｆｌｕｔｔｅｒｉｓａｄａｎｇｅｒｏｕｓａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｆｏｒｍ．Ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｃｔｕａｔｏｒｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ
ｏｎｔｈｅｆｉｎａｃｔｕａｔｏｒｓｙｓｔｅｍｆｌｕｔｔｅｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｃａｎｎｏｔｂｅｉｇｎｏｒｅｄ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ａｃｃｕｒａｔｅａｃｔｕａｔｏｒｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄ
ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｒｅｎｅｃｅｓｓａｒｙ．Ａｍｏｄｕｌａｒｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄａｎｄｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃｏｍｐｕｔｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ
ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．ＴｈｅｏｂｊｅｃｔｉｓｔｈｅａｃｔｕａｔｏｒｃｏｍｐｏｓｅｄｏｆＤＣｍｏｔｏｒ，ｒｅｄｕｃｔｉｏｎｇｅａｒａｎｄ
ｂａｌｌｓｃｒｅｗｆｏｒｋ．Ｉｔｉｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｓｕｂｍｏｄｕｌｅｓｗｉｔｈｃｏｒｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓ．Ｔｈｅｍａｉｎｎｏｎｌｉｎｅａｒｆａｃｔｏｒｓｔｈａｔｍａｙａｐｐｅａｒ
ａｒｅｆｕｌｌｙｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄ．Ｔｈｅｎｔｈｅｗｈｏｌｅａｃｔｕａｔｏｒｍｏｄｅｌｉｓｂｕｉｌｔａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｃｏｎｎｅｃｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｓｕｂｍｏｄ
ｕｌｅｓ．Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｂｏｖｅ，ａｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｓｉｎｇｓｔｅｐｓｉｎｅｓｗｅｅｐｓｉｇｎａｌａｓｅｘｃｉｔａｔｉｏｎａｎｄｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｈｅ
ｄａｔａｂｙｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔａｋｉｎｇａｃｅｒｔａｉｎａｃｔｕａｔｏｒａｓａｎｅｘａｍｐｌｅ，ｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｈｅａｃｔｕａｔｏｒ
ｍａｉｎｌｉｎｅａｒａｎｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓｉｓｓｔｕｄｉｅｄ．Ｔｈｅｍｏｄｕｌａｒｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｈａｓ
ｇｏｏｄｇｅｎｅｒａｌｉｔｙ，ｗｈｉｃｈｉｓｃｏｎｖｅｎｉｅｎｔｆｏｒｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｃｔｕａｔｏｒｓ．Ｔｈｅｄａｍｐｉｎｇｏｆｔｈｅｍｏｔｏｒｒｏｔｏｒ，
ｔｈｅｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｒａｔｉｏｏｆｔｈｅｒｅｄｕｃｅｒａｎｄｔｈｅｄａｍｐｉｎｇａｔｔｈｅｏｕｔｐｕｔｓｈａｆｔｈａｖｅａｇｒｅａｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃ
ｓｔｉｆｆｎｅｓｓ，ａｎｄｔｈｒｅｅｎｏｎｌｉｎｅａｒｆａｃｔｏｒｓ，ｃｌｅａｒａｎｃｅ，ｃｏｎｔａｃｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓａｎｄｆｒｉｃｔｉｏｎ，ａｌｓｏｈａｖｅｉｍｐｏｒｔａｎｔｉｎｆｌｕｅｎｃｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｌｅｃｔｒｏｍｅｃｈａｎｉｃａｌａｃｔｕａｔｏｒ；ｍｏｄｅｌｉｎｇ；ｄｙｎａｍｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ；ａｅｒｏｓｅｒｖｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ；ｎｏｎｌｉｎｅａｒｉｔｙ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１１５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００４１９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００４２７１４：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００４２７．１２２３．００２．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｕｚｈｉｇａｎｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ４

　收稿日期：２０２００１１６；录用日期：２０２００２１４；网络出版时间：２０２００２２８１３：０９
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２２７．１８３５．００４．ｈｔｍｌ

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：蔡玉红，刘刚，洪冠新．一种连翼飞行器气动和飞行力学迭代仿真方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（４）：７７９
７９１．ＣＡＩＹＨ，ＬＩＵＧ，ＨＯＮＧＧＸ．Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｉｔｅｒａｔｉｖｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ
ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（４）：７７９７９１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．００２２

一种连翼飞行器气动和飞行力学迭代仿真方法

蔡玉红，刘刚，洪冠新
（北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：根据连翼布局飞行器气动力和力矩的分布特点，建立了面向其气动部件的
飞行力学数学模型。将计算流体力学（ＣＦＤ）和飞行力学仿真结合，采用时间步长离散，建立了
一个能通过气动计算和飞行力学相互迭代来完成仿真全过程的面向连翼布局飞行器气动部件

的仿真平台，并且在仿真过程中能全程监测所有部件的气动、动力学、姿态和航迹参数的变化。

通过该仿真平台对不同输入信号作用下的动力学响应分析了连翼布局飞行器纵向和横侧向的

动力学特性。仿真分析结果表明：该连翼布局飞行器纵向具备静稳定性，但横侧向不具备静稳

定性。同时，横向和航向运动耦合明显，符合荷兰滚运动偏航及侧滑振荡明显的主要特征。所

提方法可为了解连翼布局飞行器本体及飞行动力学响应特性、飞行品质和飞行安全研究等工

作提供分析基础。

关　键　词：连翼布局飞行器；计算流体力学（ＣＦＤ）；飞行动力学；动力学特性；仿真平台
中图分类号：Ｖ２１２．１２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７７９１３

　　盒式机翼、菱形翼、支撑翼和普朗特构型等都
属于连翼布局的范畴

［１］
。其不同于常规布局的

气动力和力矩分布，前后翼之间的气动干扰和机

翼系统结构应力分布等特点大大增加了其应用研

究的难度。但是，连翼布局独特的气动和结构优

势也能为飞机设计师针对特定的飞行任务提供更

大的设计空间，因此，吸引了世界各国学者对其进

行研究。

以往关于连翼布局飞行器的研究课题主要涉

及其气动
［２５］
、结构

［６７］
、气动弹性

［８９］
及多学科优

化
［１０１１］

等方面，而对连翼布局飞行力学相关内容

关注较少。目前国内外已有的涉及连翼布局飞行

力学的研究主要集中在连翼布局稳定性、操纵性

和飞行品质等方面。文献［１２］通过涡格法计算
了盒式布局的气动力和力矩，并研究了盒式机翼

布局纵向及横侧向的稳定性，根据 ＭＩＬ８７８５Ｃ军
用飞行品质规范对其飞行品质进行了评估，结果

表明，在大多数飞行状态下盒式布局能达到一级

飞行品质，但当飞行高度较大时飞行品质等级下

降。文献［１３］建立了一个重点考虑机翼相对面
积、前后翼衔接点和重心位置的连翼模型，用以研

究机翼几何形状对飞机稳定性的影响，结果表明，

减小前翼面积或者将重心调整到前翼气动中心前

面能获得满意的稳定性，增加前后翼之间的距离

会降低稳定性。文献［１４］研究了盒式布局飞机
的纵向飞行品质，并与具有相同机身和相同机翼

面积的常规布局飞机的纵向稳定性进行了比较，

发现若将重心位置往后调整减小稳定裕度可以获

得和常规布局类似的纵向动力学特性，同时，稳定

裕度可以作为连翼布局纵向动力学特性的评价参

数之一。文献［１５］采用准定常假设建立一个纵
向和横侧向解耦的普朗特构型刚体飞行动力学数

学模型，并通过其动力学响应来研究其稳定性、操

纵性和飞行品质，结果表明，纵向和横侧向动力学

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104012&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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响应能满足操纵性要求，而且普朗特构型还能在

不降低飞行品质等级和稳定性的前提下进一步降

低稳定裕度。

但连翼布局飞行力学仿真研究中仍然存在以

下几个问题：①连翼布局飞行力学仿真目前均采
用常规布局飞行器动力学方程组

［１６］
，没有针对连

翼布局气动力和力矩分布特点建立动力学模型。

②目前的仿真方法对不同飞行状态下的气动力和
力矩描述一般有 ２个方法。其一，采用气动导数
方法，而气动导数往往只对初始飞行状态邻域范

围有效，在仿真过程中某些参数可能超出此范围；

其二，采用气动数据库来描述飞行状态变化时气

动力和力矩的变化，而气动数据库主要考虑速度

和迎角２个参数，飞行高度、温度和密度等参数的
变化往往被忽略。而且，在飞行器设计的初期，面

对的工作任务往往需要通过动力学仿真了解设计

方案的某些飞行性能参数，而在此阶段一般没有

完整的气动导数或者气动数据库支持。③考虑飞
行器的动态变化时主要采用动导数来描述，先不

讨论动导数的高阶项是否被忽略，在计算动导数

时无论是采用计算流体力学（ＣＦＤ）方法还是风洞
试验，都必须控制飞机模型运动，但这种运动往往

是给定方式的平动或转动，而真实飞行过程中，飞

机的运动参数决定下一时刻的气动参数，气动参

数又决定接下来的运动参数，这是一个运动参数

和气动参数相互迭代的过程。

针对以上问题，在考虑复杂气动布局飞行器

的飞行力学仿真中，ＣＦＤ方法能根据运动参数计
算当前的气动参数，但运动方式必须给定；而飞行

力学能根据当前气动参数计算运动参数，但气动

参数必须给定。因此，本文将 ＣＦＤ计算和飞行力
学仿真相结合，通过时间步长离散动力学方程组，

在没有气动导数或气动数据库支持下，建立了一

个能通过气动计算和飞行力学仿真相互迭代来完

成飞行动力学仿真全过程的、面向飞行器气动部件

的仿真平台，并且在迭代过程中能全程监测所有部

件的气动、动力学、姿态和航迹等参数的变化。

１　连翼布局飞行力学方程

本文建立的飞行力学方程组面向连翼布局飞

行器的气动部件，因此，给出连翼布局飞行器的

ＣＡＴＩＡ几何模型，如图１（ａ）所示。通过渲染给出
的各个气动部件如图１（ｂ）所示。同时，根据其初
始飞行状态，给定初始参数，主要包括飞行空速、

迎角、侧滑角、航迹倾角和高度，动力学方程组推

导用到的连翼布局飞行器坐标系如图１（ｃ）所示。

图 １　连翼布局飞行器几何模型及坐标系定义

Ｆｉｇ．１　Ｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ’ｓｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌａｎｄ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ

在体轴坐标系下建立飞机的动力学方程组，

因此，必须将气动力从风轴坐标系投影到体轴坐

标系。根据坐标系旋转定义，并考虑到便于 ＣＦＤ
计算，气动力和力矩从风轴坐标系转换到几何模

型坐标系的转换矩阵为

Ｔｇｗ ＝ＴｘＴｚ ＝
１ ０ ０
０ ｃｏｓ（－α） ｓｉｎ（－α）
０ －ｓｉｎ（－α） ｃｏｓ（－α









）

·

　　
ｃｏｓβ ｓｉｎβ ０
－ｓｉｎβ ｃｏｓβ ０









０ ０ １

＝

　　
ｃｏｓβ ｓｉｎβ ０

－ｃｏｓαｓｉｎβ ｃｏｓαｃｏｓβ －ｓｉｎα
－ｓｉｎαｓｉｎβ ｃｏｓβｓｉｎα ｃｏｓ









α

（１）

式中：Ｔｘ、Ｔｚ分别为绕 ｘ轴、ｚ轴的旋转矩阵；Ｔｇｗ
为风轴坐标系到几何模型坐标系的旋转矩阵；α
为迎角；β为侧滑角。

由于以上给出的飞机几何模型坐标系不和飞

行力学体轴坐标系重合，升力、阻力和侧力在以上

几何模型坐标系下的方向定义如下：

０８７
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ＺＬ ＝Ｔｇｗ










０
０
１

＝
０

－ｓｉｎα
ｃｏｓ









α

ＸＤ ＝Ｔｇｗ










０
１
０

＝
ｓｉｎβ

ｃｏｓαｃｏｓβ
ｃｏｓβｓｉｎ









α

ＹＣ ＝Ｔｇｗ

－１









０
０

＝
－ｃｏｓβ
ｃｏｓαｓｉｎβ
ｓｉｎαｓｉｎ





























β

（２）

滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩方向在几何

模型坐标系下定义分别为 ｙ轴、ｘ轴和 ｚ轴的负方
向。在推导动力学方程组时全部按照飞行力学坐

标系定义惯例。同时，ＣＦＤ计算中来流速度方向
定义如下：

ｎ＝［ｓｉｎβ　ｃｏｓβｃｏｓα　ｃｏｓβｓｉｎα］Ｔ （３）
根据飞行力学惯例，在体轴坐标系下机体所

受的合外力和力矩可以表示为

Ｆｂ ＝ｍ
ｄＶ
ｄｔ
＋ｍ

０ －ｒ ｑ
ｒ ０ －ｐ
－ｑ ｐ









０

Ｖ

Ｍｂ ＝ｍ
ｄＨ
ｄｔ
＋

０ －ｒ ｑ
ｒ ０ －ｐ
－ｑ ｐ









０













 Ｈ

（４）

式中：

Ｖ＝［ｕ　ｖ　ｗ］Ｔ

Ｈ ＝［ｐＩｘ－ｒＩｘｚ　ｑＩｙ　ｒＩｚ－ｐＩｘｚ］
{ Ｔ

（５）

其中：ｕ、ｖ和 ｗ分别为空速在体轴坐标系 ｘｂ、ｙｂ和

ｚｂ方向的投影；ｍ为飞机质量；ｔ为时间；ｐ、ｑ和 ｒ

分别为滚转角速度、俯仰角速度和偏航角速度；

Ｉｘ、Ｉｙ、Ｉｚ和 Ｉｘｚ分别为飞机转动惯量和惯性积。将

发动机推力 Ｔ和重力投影到体轴坐标系，并展开

式（４），得到

ｍ（ｕ＋ｗｑ－ｖｒ）＝－ＸＤｃｏｓαｃｏｓβ－

　　ＹＣｃｏｓαｓｉｎβ＋ＺＬｓｉｎα－ｍｇｓｉｎθ＋

　　ＴｃｏｓφＴ
ｍ（ｖ＋ｕｒ－ｗｐ）＝－ＸＤｓｉｎβ＋ＹＣｃｏｓβ＋

　　ｍｇｃｏｓθｓｉｎφ
ｍ（ｗ＋ｖｐ－ｕｑ）＝－ＸＤｓｉｎαｃｏｓβ－

　　ＹＣｓｉｎαｓｉｎβ－ＺＬｃｏｓα＋ｍｇｓｉｎθｃｏｓφ－

　　ＴｓｉｎφＴ
Ｌｒｏｌｌ＝ｐＩｘ－ｒＩｘｚ＋ｑｒ（Ｉｚ－Ｉｙ）－ｐｑＩｘｚ

Ｍ＋ＴｚＴ ＝ｑＩｙ＋ｐｒ（Ｉｘ－Ｉｚ）＋（ｐ
２－ｒ２）Ｉｘｚ

Ｎ＝ｒＩｚ－ｐＩｘｚ＋ｐｑ（Ｉｙ－Ｉｘ）＋ｑｒＩ

























ｘｚ

（６）

式中：ＸＤ、ＹＣ和 ＺＬ分别为阻力、侧力和升力；Ｌｒｏｌｌ、
Ｍ和 Ｎ分别为滚转力矩、俯仰力矩和偏航力矩；
φＴ为推力角；φ、θ和 ψ分别为滚转角、俯仰角和
偏航角；ｚＴ为推力偏心距；ｇ为重力加速度。将连
翼布局飞行器气动力和力矩分解到各个气动部

件，可得

ＸＤ ＝Ｄｆｗ ＋Ｄｒｗ ＋Ｄｊｐ＋Ｄｔａｉｌ＋Ｄｂ＋Ｄδｅδｅ＋

　　Ｄδａδａ＋Ｄδｒδｒ

ＹＣ ＝Ｃｆｗ ＋Ｃｒｗ ＋Ｃｊｐ＋Ｃｔａｉｌ＋Ｃｂ＋Ｃδｅδｅ＋

　　Ｃδａδａ＋Ｃδｒδｒ

ＺＬ ＝Ｌｆｗ ＋Ｌｒｗ ＋Ｌｊｐ＋Ｌｔａｉｌ＋Ｌｂ＋Ｌδｅδｅ＋

　　Ｌδａδａ＋Ｌδｒδｒ

Ｌｒｏｌｌ＝Ｌｒｏｌｌｆｗ ＋Ｌｒｏｌｌｒｗ ＋Ｌｒｏｌｌｊｐ＋Ｌｒｏｌｌｔａｉｌ＋Ｌｒｏｌｌｂ＋

　　Ｌｒｏｌｌδｅδｅ＋Ｌｒｏｌｌδａδａ＋Ｌｒｏｌｌδｒδｒ

Ｍ ＝Ｍｆｗ ＋Ｍｒｗ ＋Ｍｊｐ＋Ｍｔａｉｌ＋Ｍｂ＋Ｍδｅδｅ＋

　　Ｍδａδａ＋Ｍδｒδｒ

Ｎ＝Ｎｆｗ ＋Ｎｒｗ ＋Ｎｊｐ＋Ｎｔａｉｌ＋Ｎｂ＋Ｎδｅδｅ＋

　　Ｎδａδａ＋Ｎδｒδ



























ｒ

（７）
式中：下标 ｆｗ为前翼的缩写；下标 ｒ为方向舵的
缩写。为了描述式（７）中各个部件的气动力和力
矩方便，取

ｉｊ＝
１
２ρ
Ｖ２ＳｊＣｉｊ

ｋｊ＝
１
２ρ
Ｖ２Ｓｊ珋ｃＡｊＣ{

ｋｊ

（８）

式中：ｉ代表阻力、侧力和升力；ｋ代表滚转力矩、
俯仰力矩和偏航力矩；ｊ＝ｆｗ，ｒｗ，ｊｐ，ｔａｉｌ，ｂ，δｅ，δｗ，
δｒ代表前翼、平尾、连接部、尾翼、机身、升降舵、副
翼和方向舵；ρ为密度；Ｖ为飞行空速；Ｓ和 珋ｃＡ分
别为各个气动部件参考面积和平均气动弦长。计

算气动力和力矩时，各个部件参考面积和平均气

动弦长均取１个单位，因此，只需将导出的参数乘
以动压就可以得到气动力和力矩。之后将给定的

边界条件代入 Ｆｌｕｅｎｔ求解，得到 ３０００ｍ高度定
直平飞初始状态下飞机各个部件的气动力和力

矩，再对飞机初始飞行状态进行配平。配平后各

个飞行力学参数和配平误差参数如表１所示。表
中：ｕ、γ、χ分别为速度滚转角、航迹倾角、航迹偏
角；ｕｅ、ｖｅ、ｗｅ为空速矢量在地轴坐标系三轴的投
影；Ｘｅ、Ｙｅ、Ｚｅ为地轴坐标系下三轴的坐标位置；
Ｅｒｒ＿ｉ（ｉ＝Ｄ、Ｃ、Ｌ、Ｌｒｏｌｌ、Ｍ、Ｎ）为各个方向方程的配
平误差，各个参数的单位均采用国际单位制。之后

将以上参数作为边界条件代入迭代过程进行仿真。

１８７
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表 １　定直平飞配平初始状态参数初值

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｒｉｍｍｅｄｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｌｕｅｓｏｆ

ｓｔｒａｉｇｈｔｆｏｒｗａｒｄａｎｄｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔｉｎｉｔｉａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

参数 数值

α ０．０７８０８０２

β ０
ｕ ９８．３４５４５４
ｖ ０
ｗ ７．６９４４８３４
ｐ ０
ｑ ０
ｒ ０

φ ０．００１０８４

θ ０．０７８０８０

ψ ０

μ ０．００１０８１

γ ０

χ ９．９２７×１０－４

ｕｅ ９８．６４５９５
ｖｅ ０．０９７９２５
ｗｅ ０
Ｘｅ ０
Ｙｅ ０
Ｚｅ ３０００．０
ｍ ６９４２．９２２
δｅ ０．２２０９５８
δＴ ０．４００２３５
δａ ６．５７６７×１０－４

δｒ －０．００１２１７
Ｅｒｒ＿Ｄ －９．０９４９×１０－１３

Ｅｒｒ＿Ｃ １．５６３１９×１０－１３

Ｅｒｒ＿Ｌ ４．７７４８５×１０－１３

Ｅｒｒ＿Ｌｒｏｌｌ －８．８８１８×１０－１６

Ｅｒｒ＿Ｍ ６．８２１２１×１０－１３

Ｅｒｒ＿Ｎ ０

２　迭代流程及算法

在气动计算和飞行力学的相互迭代过程中，

采用时间步长 Δｔ离散飞行力学方程组，并将表 １
中边界条件作为各个参数初始状态开始迭代，迭

代流程逻辑如图 ２所示。对于第 ｉ时间步来说，
采用 ＣＦＤ数值模拟计算求解此时刻连翼布局飞
行器的气动力和力矩，再代入离散飞行力学方程

组，计算第 ｉ＋１时间步的各个飞行力学状态参
数，如此循环直至设定的飞行力学仿真总时长。

图３为连翼布局飞行器气动计算和飞行力学
联合仿真流程，其数据输入为初始状态配平模块

输出的配平参数，循环结束则向上级模块提交数

据流。Ｌｏｏｐ循环控制模块包含 ２个数据交换模
块、２个计算模块、１个 ＣＦＤ求解模块和 １个飞行
力学迭代仿真模块。参数文件读取模块和参数文

件输出模块分别用于读写参数文件。ＣＦＤ输入
参数处理模块用于预处理 ＣＦＤ求解输入变量，如

空速单位矢量方向、大气密度和动压等。ＣＦＤ输
出参数处理模块用于后处理 ＣＦＤ计算数据，导出
各个方向的气动力和力矩，作为仿真模块的预处

理输入。在以上迭代过程中，考虑到时间步长较

小，飞行力学方程组在第 ｉ时间步到第 ｉ＋１时间
步的离散如式（９）～式（１１）所示。

ｆ（ｕｉ＋１，ｕｉ，Δｔ）＝
１
ｍ (
ｉ

－ＸＤｃｏｓαｉｃｏｓβｉ－

　　ＹＣｃｏｓαｉｓｉｎβｉ＋ＺＬｓｉｎαｉ－ｍｉｇｓｉｎθｉ＋

　　 Ｔ
δＴ
δＴｃｏｓφ )Ｔ ＋ｖｉｒｉ－ｗｉｑｉ

ｆ（ｖｉ＋１，ｖｉ，Δｔ）＝
１
ｍｉ
（－ＸＤｓｉｎβｉ＋ＹＣｃｏｓβｉ＋

　　ｍｉｇｃｏｓθｉｓｉｎφｉ）＋ｗｉｐｉ－ｕｉｒｉ

ｆ（ｗｉ＋１，ｗｉ，Δｔ）＝
１
ｍ (
ｉ

－ＸＤｓｉｎαｉｃｏｓβｉ－

　　ＹＣｓｉｎαｉｓｉｎβｉ－ＺＬｃｏｓαｉ＋ｍｉｇｃｏｓθｉｃｏｓφｉ－

　　 Ｔ
δＴ
δＴｓｉｎ )Ｔ ＋ｕｉｑｉ－ｖｉｐｉ

ｆ（ｐｉ＋１，ｐｉ，Δｔ）＝
Ｉｚｉ

ＩｘｉＩｚｉ－Ｉ
２
ｘｚｉ

［Ｌｒｏｌｌ＋ｐｉｑｉＩｘｚｉ－

　　ｑｉｒｉ（Ｉｚｉ－Ｉｙｉ）］＋
Ｉｘｚｉ

ＩｘｉＩｚｉ－Ｉ
２
ｘｚｉ

［Ｎ－ｑｉｒｉＩｘｚｉ－

　　ｐｉｑｉ（Ｉｙｉ－Ｉｘｉ）］

ｆ（ｑｉ＋１，ｑｉ，Δｔ）＝
１
Ｉ [
ｙｉ

Ｍ＋Ｔ
δＴ
δＴｚＴ －ｐｉｒｉ（Ｉｘｉ－Ｉｚｉ）－

　　（ｐ２ｉ －ｒ
２
ｉ）Ｉ ]ｘｚｉ

ｆ（ｒｉ＋１，ｒｉ，Δｔ）＝
Ｉｘｚｉ

ＩｘｉＩｚｉ－Ｉ
２
ｘｚｉ

［Ｌｒｏｌｌ＋ｐｉｑｉＩｘｚｉ－

　　ｑｉｒｉ（Ｉｚｉ－Ｉｙｉ）］＋
Ｉｘｉ

ＩｘｉＩｚｉ－Ｉ
２
ｘｚｉ

［Ｎ－ｑｉｒｉＩｘｚｉ－

　　ｐｉｑｉ（Ｉｙｉ－Ｉｘｉ）］

ｆ（φｉ＋１，φｉ，Δｔ）＝ｐｉ＋（ｒｉｃｏｓφｉ＋ｑｉｓｉｎφｉ）ｔａｎθｉ
ｆ（θｉ＋１，θｉ，Δｔ）＝ｑｉｃｏｓφｉ－ｒｉｓｉｎφｉ
ｆ（ψｉ＋１，ψｉ，Δｔ）＝（ｒｉｃｏｓφｉ＋ｑｉｓｉｎφｉ）／ｃｏｓθｉ
αｉ＋１ ＝ａｒｃｔａｎ（ｗｉ＋１／ｕｉ＋１）

βｉ＋１ ＝ａｒｃｓｉｎ（ｖｉ＋１／ｕ
２
ｉ＋１＋ｖ

２
ｉ＋１＋ｗ

２
ｉ＋槡 １

























































）

（９）
式中：Ｉｘｚｉ为当前时间步关于飞机体轴坐标系 ｘｏｚ
面的惯性积；Ｉｘｉ、Ｉｙｉ、Ｉｚｉ分别为绕体轴坐标系 ｘｂ轴
惯性矩、绕飞机体轴坐标系 ｙｂ轴惯性矩、ｚｂ轴惯
性矩；δＴ为油门开度；ｆ（ｘｉ＋１，ｘｉ，Δｔ）可以根据所需
精度要求选择不同阶数的显式或隐式离散算法。

若采用 ＣＦＤ方法实时在线计算气动舵面变化时
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图 ２　连翼布局飞行器气动计算和飞行力学仿真平台流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｆｏｒｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ

的气动力和力矩，必须实时更新几何模型和计算

域网格，计算资源要求及时间成本将急剧增大。

因此本文中各个舵面的气动力和力矩仍然采用

ＣＦＤ方法进行离线计算，并考虑了纵向舵面对横
侧向气动参数的影响和横侧向舵面对纵向气动参

数的影响。操纵舵面的气动力和力矩计算方法如

式（１０）所示，ｉ取 δｅ、δａ和 δｒ。各个气动部件气动
力和力矩采用操纵导数方法表示如式（８），参考面

积和平均气动弦长均取１个单位。升降舵偏转联
动，副翼偏转反向联动。气动舵面偏转对各个部

件的影响如表 ２～表 ４所示，表中：Ｃｄ、Ｃｃ、ＣＬ、
ＣＬｒｏｌｌ、Ｃｍ和 Ｃｎ分别为阻力系数、侧力系数、开力

系数、滚转力矩系数、俯仰力矩系数和偏航力矩系

数。其中，升降舵偏转不破坏连翼布局飞行器的

对称性，因此对各个气动部件横侧向的气动力和

力矩的影响非常小。

３８７
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图 ３　连翼布局飞行器气动计算和飞行力学联合仿真流程

Ｆｉｇ．３　Ｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ’ｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｎｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

表 ２　升降舵偏转对连翼布局飞行器各个气动部件的影响

Ｔａｂｌｅ２　Ｅｌｅｖａｔｏｒｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓｏｎｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ’ｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

气动部件 Ｃｄ Ｃｃ ＣＬ ＣＬｒｏｌｌ Ｃｍ Ｃｎ
前翼　 ０．００３７ ０ ０．０１７３ ０ ０．０１５９ ０

后翼　 ０．００２５ ０ ０．０４２９ ０ －０．０３５４ ０

连接部 ０．００００１ ０ ０ ０ ０．００００１ ０

尾翼　 ０．４１６９ ０ １．２０７８ ０ －８．０９１３ ０

机身　 ０．０５７４ ０ ０．０５７８ ０ ０．１０８７ ０

表 ３　副翼偏转对连翼布局飞行器各个气动部件的影响

Ｔａｂｌｅ３　Ａｉｌｅｒｏｎｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓｏｎｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ’ｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

气动部件 Ｃｄ Ｃｃ ＣＬ ＣＬｒｏｌｌ Ｃｍ Ｃｎ
前翼 ０．００１８ ０．００５４ －０．００１４ －０．４２０８ ０．００６２ －０．０１０９

后翼 ０．５１０８ ０．０４５１ －０．０２５２ －６．４９０６ ０．０３７７ ０．３０８

连接部 ０．０００４ －０．０３３８ －０．０００３ ０．０００１ ０．０００８ ０．０５９６

尾翼 ０．０００１ ０．０００５ －０．００３５ ０．０１２ ０．０２１２ －０．００３４

机身 ０．００３２ ０．１００７ ０．０１８６ －０．０２４ －０．０９８２ －０．３１８７

表４　方向舵偏转对连翼布局飞行器各个气动部件的影响

Ｔａｂｌｅ４　Ｒｕｄｄｅｒｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｅｆｆｅｃｔｓｏｎｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ’ｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

气动部件 Ｃｄ Ｃｃ ＣＬ ＣＬｒｏｌｌ Ｃｍ Ｃｎ
前翼　 ０．００１３ ０．００１１ ０．００３９ －０．００５９ ０．００３９ －０．００２６

后翼　 ０．０００５ ０．００２９ ０．０１４４ －０．００４３ －０．０２９４ －０．０００７

连接部 ０．０００３ ０．００１２ －０．０００２ ０．０００６ ０．０００７ －０．００１６

尾翼　 ０．１９６２ ０．００５８ ０．０１１８ ０．３０９７ －０．０６８ －０．０３４８

机身　 ０．０８３８ ０．６９５４ ０．０２３８ ０．４１２３ －０．００７１ －６．６１９５

ＸＤｉ ＝
１
２ρ
Ｖ２（Ｃｄｆｗ．ｉ＋Ｃｄｒｗ．ｉ＋Ｃｄｊｐ．ｉ＋Ｃｄｔａｉｌ．ｉ＋Ｃｄｂ．ｉ）

ＹＣｉ ＝
１
２ρ
Ｖ２（Ｃｃｆｗ．ｉ＋Ｃｃｒｗ．ｉ＋Ｃｃｊｐ．ｉ＋Ｃｃｔａｉｌ．ｉ＋Ｃｃｂ．ｉ）

ＺＬｉ ＝
１
２ρ
Ｖ２（ＣＬｆｗ．ｉ＋ＣＬｒｗ．ｉ＋ＣＬｊｐ．ｉ＋ＣＬｔａｉｌ．ｉ＋ＣＬｂ．ｉ）

Ｌｒｏｌｌｉ ＝
１
２ρ
Ｖ２（Ｌｒｏｌｌｆｗ．ｉ＋Ｌｒｏｌｌｒｗ．ｉ＋Ｌｒｏｌｌｊｐ．ｉ＋Ｌｒｏｌｌｔａｉｌ．ｉ＋

　　Ｌｒｏｌｌｂ．ｉ）

Ｍｉ＝
１
２ρ
Ｖ２（Ｃｍｆｗ．ｉ＋Ｃｍｒｗ．ｉ＋Ｃｍｊｐ．ｉ＋Ｃｍｔａｉｌ．ｉ＋Ｃｍｂ．ｉ）

Ｎｉ＝
１
２ρ
Ｖ２（Ｃｎｆｗ．ｉ＋Ｃｎｒｗ．ｉ＋Ｃｎｊｐ．ｉ＋Ｃｎｔａｉｌ．ｉ＋Ｃｎｂ．ｉ





















 ）

（１０）
式中：等号右边的系数均为各个气动部件气动力

和力矩的小导数。

之后对 ｉ＋１时间步连翼布局飞行器的质量、
姿态和位置参数进行更新。

γｉ＋１ ＝ａｒｃｓｉｎ［ｃｏｓαｉｃｏｓβｉｓｉｎθｉ－ｃｏｓθｉ·
　　（ｓｉｎαｉｃｏｓβｉｃｏｓφｉ＋ｓｉｎβｉｓｉｎφｉ）］

χｉ＋１ ＝ａｒｃｓｉｎ｛［ｃｏｓαｉｃｏｓβｉｓｉｎφｉｃｏｓθｉ－
　　ｓｉｎαｉｃｏｓβｉ（ｃｏｓψｉｓｉｎφｉ－ｃｏｓφｉｓｉｎθｉ·
　　ｓｉｎψｉ）＋ｓｉｎβｉ（ｃｏｓψｉｃｏｓφｉ＋ｓｉｎφｉ·
　　ｓｉｎθｉｓｉｎψｉ）］／ｃｏｓγｉ＋１｝

μｉ＋１ ＝ａｒｃｓｉｎ｛［ｃｏｓαｉｓｉｎβｉｓｉｎθｉ－ｃｏｓθｉ·
　　（ｓｉｎαｉｓｉｎβｉｃｏｓφｉ－ｃｏｓβｉｓｉｎφｉ）］／ｃｏｓγｉ＋１｝

ｕｅ．ｉ＋１ ＝ ｕ２ｉ＋１＋ｖ
２
ｉ＋１＋ｗ

２
ｉ＋槡 １ｃｏｓχｉ＋１ｃｏｓγｉ＋１

ｖｅ．ｉ＋１ ＝ ｕ２ｉ＋１＋ｖ
２
ｉ＋１＋ｗ

２
ｉ＋槡 １ｓｉｎγｉ＋１

ｗｅ．ｉ＋１ ＝ ｕ２ｉ＋１＋ｖ
２
ｉ＋１＋ｗ

２
ｉ＋槡 １ｓｉｎχｉ＋１ｃｏｓγｉ＋

























１
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Ｘｅ．ｉ＋１ ＝Ｘｅ．ｉ＋∫
ｉ＋１

ｉ
ｕｅｄｔ

Ｙｅ．ｉ＋１ ＝Ｙｅ．ｉ＋∫
ｉ＋１

ｉ
ｖｅｄｔ

Ｚｅ．ｉ＋１ ＝Ｚｅ．ｉ＋∫
ｉ＋１

ｉ
ｗｅｄｔ

ｍｉ＋１ ＝ｍｉ－
ηｆｕｅｌ
３６００ｇ

·
Ｔ
δＴ
δＴΔ















 ｔ

（１１）

式中：γ为航迹倾角；μ为航迹滚转角；χ为航迹偏
航角；ｕｅ为地轴坐标系 ｘｅ轴向分量；ｖｅ为地轴坐标
系 ｙｅ轴向分量；ｗｅ为地轴坐标系 ｚｅ轴向分量；
（ｘｅ，ｙｅ，ｚｅ）为飞机空间坐标；ηｆｕｅｌ为燃油效率。以
此，更新完所有运动参数后，完成了第 ｉ时间步到
ｉ＋１时间步的迭代。

３　气动计算方法及验证
在第２节迭代流程中，由于要考虑横侧向的

非对称运动，迭代过程中的气动计算模型必须采

用全模型。计算域坐标原点固定于飞机几何模型

坐标系原点，计算域采用球域，半径为前翼展长

２０倍，采用非结构网格填充整个计算域。飞机全
模壳网格如图 ４所示，边界条件如表 ５所示。由
于设定时间步长较小，考虑准定常假设。采用

Ｆｌｕｅｎｔ进行求解，湍流模型采用航空外流场计算
常用的对受到逆压梯度作用下的边界层模拟效果

较好的 ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型，求解算法采用 Ｓｉｍ
ｐｌｅ算法。计算入口边界条件采用压力远场，采用
二阶迎风格式对控制方程进行离散推进。监测前

后翼上下表面压力平均值是否稳定，作为收敛判

定条件。连翼布局飞行器各个气动部件分解如

图 １（ｂ）所示，各个气动部件的气动力和力矩在

图 ４　连翼布局飞行器面网格

Ｆｉｇ．４　Ｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｓｕｒｆａｃｅｍｅｓｈ

表 ５　定直平飞初始边界条件

Ｔａｂｌｅ５　Ｓｔｒａｉｇｈｔｆｏｒｗａｒｄａｎｄｌｅｖｅｌｆｌｉｇｈｔｉｎｉｔｉａｌ

ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

参数 数值

迎角／（°） ４．４７４

来流速度／（ｍ·ｓ－１） ９８．６４６
温度／Ｋ ２６８．７
高度／ｍ ３０００

大气密度／（ｋｇ·ｍ－３） ０．９０９３

ＣＦＤ计算中通过对各个部件单独积分的方法提取。
气动计算验证主要包括网格独立性验证和计

算结果准确性验证。图５（ａ）为连翼布局飞行器在
初始定直平飞状态下（配平空速 Ｖ０＝９８．６４６ｍ／ｓ，
α＝４．４７４°）各个部件气动参数随网格数量增加
的变 化 情 况。可 以 看 到，当 网 格 数 量 达 到

４３０２８５７时，连翼布局飞行器各个部件气动参数
基本不随网格数量变化而变化，因此计算结果的

网格独立性得到验证。图 ５（ｂ）为 ＮＡＳＡ关于
ＧＡＷ１翼型段的风洞试验结果（Ｒｅ＝６．３×１０６）
和 ＣＦＤ数值模拟计算结果（Ｒｅ＝６．６×１０６）对
比

［１７］
。可以看出，ＣＦＤ数值模拟计算得到的升力

系数曲线、极曲线和 ＮＡＳＡ风洞试验结果基本吻
合，因此验证了 ＣＦＤ计算结果的准确性。

图 ５　连翼布局飞行器气动计算验证性算例

Ｆｉｇ．５　Ｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ

ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｃａｓｅｓ

４　仿真结果及讨论
仿真结果通过将连翼布局飞行器几何模型和

初始定直平飞边界条件代入以上气动计算和飞行

力学联合迭代仿真平台进行说明。首先，需要对

仿真结果进行验证。因此，建立基于此定直平飞

初始状态下的小扰动线化模型，将升降舵阶跃信

５８７
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号输入下的仿真结果与迭代仿真平台在同样的初

始状态和输入信号下的动力学响应进行比较。

图６为升降舵增量为５°阶跃输入信号下 ２种仿真
方法的动力学响应随时间的变化情况。其中，迭

代仿真平台 Δｔ＝０．０１ｓ，迭代 １０００步，总仿真时
长为１０ｓ。可以看出，迭代仿真平台和小扰动线
性化方法仿真结果虽然存在差异，但基本能捕获

连翼布局飞行器在阶跃信号输入下的动力学行

为。从图 ６中可以看出，俯仰角速度和俯仰角的
吻合度最好，同时，从文献［１８］中对线性小扰动
和非线性仿真结果的验证性分析中也可以得到同

样的结论。因此，可以认为迭代仿真平台的仿真

结果具备参考价值。

考虑到各个参数变化的幅度量级各不相同，

为了能观察到迭代仿真过程中各个飞行力学参数

的变化，仿真结果曲线按照各个参数的变化幅度

范围进行排列。图 ７、图 ８和图 ９分别为仿真平

图 ６　升降舵阶跃信号输入下的迭代仿真平台和小扰动

线性化动力学响应对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｓｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍａｎｄｓｍａｌｌｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ

ｌｉｎｅａｒｉｚａｔｉｏｎｗｉｔｈｅｌｅｖａｔｏｒｓｔｅｐｓｉｇｎａｌｉｎｐｕｔ

图 ７　迭代仿真平台无输入信号时的动力学响应

Ｆｉｇ．７　Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｗｉｔｈｏｕｔｉｎｐｕｔｓｉｇｎａｌ
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台在无输入信号、升降舵脉冲输入信号和升降舵

阶跃输入信号下的动力学响应，仿真步数均为

１０００步。可以看出：
１）无信号输入时，ｕ基本不变，迎角在初始

值附近波动；ｗ、升力和阻力随迎角同步变化，ｖ随
侧滑角同步变化。由于初始状态为定直平飞，无

信号输入时，滚转角和速度滚转角基本一致，偏航

角和航迹偏航角的区别也很小，但均单调增加。

俯仰力矩最为稳定，侧力、滚转力矩和偏航力矩变

化较小，俯仰角速度在初始值０附近波动，滚转角
速度和偏航角速度缓慢增加。空间轨迹 ｚ向变化
较小，但空间轨迹在１６ｓ内出现了将近 ８ｍ的航
迹偏差，如图７所示。

２）升降舵脉冲信号输入（Δδｅ＝５°）时，迎角、
侧滑角、力和力矩均开始振荡，但随着时间变化，

迎角、升力、阻力、俯仰力矩和俯仰角速度等纵向

参数振荡幅度不随时间增大而发散，俯仰力矩收

敛最稳定；侧滑角、侧力、滚转力矩、偏航力矩、滚

转角速度和偏航角速度随时间增加而振荡发散，

且侧力和滚转力矩振荡相位基本相同，偏航力矩

和滚转力矩振荡相位相差 １８０°，横向和航向运动
耦合明显，符合荷兰滚运动偏航及侧滑振荡明显

的主要特征。滚转角和速度滚转角基本一致，偏

航角和航迹偏航角的区别也很小。升降舵脉冲输

入对连翼布局飞行器动能和势能分配的改变较

小，因此航迹出现波动但高度变化较小，同时，地

速侧向分量变化较大，４０ｓ仿真时间内航迹航向
出现了超过２００ｍ的偏差，如图８所示。

３）升降舵阶跃信号输入（Δδｅ＝５°）时，ｕ、升
力和阻力明显增大，纵向参数变化明显。ｗ、升力
和阻力随迎角同步变化，ｖ随侧滑角同步变化，在
初始值附近波动。侧力、滚转力矩和偏航力矩在

图 ８　迭代仿真平台升降舵脉冲信号输入时的动力学响应

Ｆｉｇ．８　Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｗｉｔｈｅｌｅｖａｔｏｒｐｕｌｓｅｓｉｇｎａｌｉｎｐｕｔ

７８７
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初始值附近波动但缓慢增大，滚转角速度和偏航

角速度缓慢增加，俯仰角速度出现明显振荡，但随

后有收敛趋势。由于升降舵阶跃信号输入使飞机

低头，飞机高度下降，显著地改变了连翼布局飞行

器动能和势能的分配，地速铅锤分量明显增大，在

２０ｓ时间内高度降低了超过 ２００ｍ，航迹航向出
现了将近３０ｍ的偏差，如图９所示。

从以上不同的升降舵信号输入动力学响应可

以看出，此连翼布局飞行器纵向具备静稳定性，与

小扰动线性化后纵向运动的系统矩阵特征值

（－０．７７４４±１．１２０ｉ；－０．０２３０±０．２２９２ｉ）对纵
向静稳定性的判断一致，特别是俯仰力矩和俯仰

角速度收敛较为稳定。以上仿真结果中均出现了

航向航迹偏差，这是由于横侧向运动不具备静稳

定性，进而导致了横侧向运动发散，必须对横侧向

运动进行稳定增稳设计。图 １０为升降舵脉冲输

入下连翼布局飞行器各个气动部件横侧向力矩系

数随时间的变化关系，蓝色表示侧滑角随时间的

变化关系。对于滚转力矩系数来说，只有后翼和

侧滑角振荡相位相同，而其余部件振荡相位均与

侧滑角振荡相位相反。一般情况下，不带反角的

下单翼布局和机身的气动干扰产生的滚转力矩会

进一步扩大滚转效果而引起横向静不稳定性。但

是，从图１０（ａ）中可以看出，引发全机横向运动静
不稳定现象的原因并非后翼产生的横向静不稳定

力矩，而是前翼和机身产生的对抗全机滚转运动

的力矩过大。对于航向运动来说，从图 １０（ｂ）中
可知，前翼影响较小，其余部件偏航力矩系数和侧

滑角振荡相位相同，各个气动部件的偏航力矩均

扩大了航向静不稳定效果，特别是机身和连接部

起到了主导作用。由于横侧向运动发散，横侧向

操纵舵面无论是脉冲还是阶跃信号输入各个参数

图 ９　迭代仿真平台升降舵阶跃信号输入时的动力学响应

Ｆｉｇ．９　Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｉｔｅｒａｔｉｖｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｗｉｔｈｅｌｅｖａｔｏｒｓｔｅｐｓｉｇｎａｌｉｎｐｕｔ
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图 １０　升降舵脉冲输入下连翼布局飞行器各个气动部件

横侧向力矩系数随时间的变化关系（Ｓ＝１ｍ２，ｃＡ＝１ｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｔｉｍｅｈｉｓｔｏｒｙｏｆｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ’ｓａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ

ｃｏｍｐｏｎｅｎｔｌａｔｅｒａｌｍｏｍｅｎｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｕｎｄｅｒ

ｅｌｅｖａｔｏｒｐｕｌｓｅｉｎｐｕｔ（Ｓ＝１ｍ２，ｃＡ＝１ｍ）

均很快发散，采用升降舵信号输入来对动力学响

应过程进行说明。同时，舵面变化的动力学响应

都符合预期，可以认为搭建的连翼布局飞行器气

动计算和飞行力学联合仿真平台能实现在此定直

平飞初始状态下的动力学仿真。

另外，由于迭代仿真平台的控制模块目前尚

未设计，进行动力学仿真时采用开环脉冲和阶跃

信号输入进行代替，因此，未来将根据任务要求对

控制模块进行设计。同时，因为本文仿真平台无

需气动导数或气动数据库支持而采用 ＣＦＤ方法
对气动力和力矩进行实时在线求解，计算量非常

大，对计算资源要求较高，仿真时间总长受限制，

必须选择合适的时间步长和仿真时间总长。若以

后计算资源允许的情况下，气动舵面对连翼布局

飞行器各个气动部件的影响也应采取在线计算的

方法并入联合仿真平台。还必须注意到，对于同

一个仿真时间总长，若时间步长太小，则迭代步数

增加，ＣＦＤ计算误差的累积将增大；若时间步长
太大，则无法提供足够的分辨率捕捉飞机的动力

学行为，因此，还必须对仿真时间步长进行研究。

５　结　论

１）根据连翼布局气动力和力矩分布特点，建
立了面向气动部件的连翼布局飞行器六自由度非

线性刚体动力学模型，并且通过时间步长离散，建

立了一种气动计算和飞行力学循环迭代的、除操

纵导数以外无需气动导数或者气动数据库支持

的、能监测飞机所有部件气动参数变化的仿真方

法，并且通过和小扰动线性化仿真结果对比，验证

了仿真方法的有效性。

２）分析结果表明，连翼布局飞行器纵向具备
静稳定性，与小扰动线性化分析结果一致；横侧向

不具备静稳定性，导致了仿真过程中空间轨迹出

现航向偏差，需要进行稳定增稳设计。

３）连翼布局飞行器在不同升降舵信号输入
时俯仰力矩和俯仰角速度收敛性较好，升降舵脉

冲信号输入时侧力和滚转力矩振荡相位相同，滚

转力矩和偏航力矩振荡相位相反，横向和航向运

动耦合明显，符合荷兰滚运动偏航及侧滑振荡明

显的主要特征。

４）引发全机横向静不稳定现象的原因并非
后翼主导的与侧滑角振荡相位相同的滚转力矩，

而是前翼和机身产生的对抗侧滑效果的横向力矩

过大。而航向运动方面，前翼影响较小，机身和连

接部产生的偏航力矩主导了航向运动的静不稳

定性。

本文提出的气动计算和飞行力学联合仿真思

路能为连翼布局飞行器本体及动力学响应特性、

飞行品质和飞行安全分析等工作提供研究基础。
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

性数值分析［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３（８）：

１５６７１５７６．　

ＳＵＮＪＬ，ＷＡＮＧＨＰ，ＺＨＯＵＺ，ｅｔａｌ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｍｅｎｔｎｏｎｌｉｎｅａｒｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｉａｍｏｎｄｊｏｉｎｅｄ

ｗｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ

ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（８）：１５６７１５７６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［５］楚亮，马东立，张朔，等．一种联结翼布局气动特性的求解模

型［Ｊ］．航空学报，２０１０，３１（５）：９０９９１３．

ＣＨＵＬ，ＭＡＤＬ，ＺＨＡＮＧＳ，ｅｔａｌ．Ｓｏｌｕｔｉｏｎｍｏｄｅｌｆｏｒａｅｒｏｄｙ

ｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１０，３１（５）：９０９９１３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［６］ＧＡＬＬＭＡＮＪＷ，ＫＲＯＯＩＭ．Ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｊｏｉｎｅｄ

ｗｉｎｇｓｙｎｔｈｅｓｉｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，１９９６，３３（１）：２１４２２３．

［７］ＲＯＢＥＲＴＳＲ，ＣＡＮＦＩＥＬＤＲ．Ｓｅｎｓｏｒｃｒａｆｔｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａ

ｔｉｏｎａｎｄａｎａｌｙｔｉｃａｌｃｅｒｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ［Ｃ］∥Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ４４ｔｈ

ＡＩＡＡＳｔｒｕｃｔｕｒｅｓ，ＳｔｒｕｃｔｕｒａｌＤｙｎａｍｉｃｓ，ａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓＣｏｎｆｅｒ

ｅｎｃｅ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２００３：１４５８．

［８］张波成，万志强，杨超．连翼布局飞行器飞行载荷与颤振分

析［Ｊ］．工程力学，２０１０，２７（８）：２２９２３３．

ＺＨＡＮＧＢＣ，ＷＡＮＺＱ，ＹＡＮＧＣ．Ｆｌｉｇｈｔｌｏａｄｓａｎｄｆｌｕｔｔｅｒ

ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｔｈｅｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＭｅｃｈａｎｉｃｓ，

２０１０，２７（８）：２２９２３３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＢＯＮＤＶＬ，ＣＡＮＦＩＥＬＤＲＡ，ＳＵＬＥＭＡＮＡ，ｅｔａｌ．Ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ

ｓｃａｌｉｎｇｏｆａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇｆｏｒｎｏｎｌｉｎｅａｒｇｅｏｍｅｔｒｉｃｓｔｉｆｆｎｅｓｓ［Ｊ］．

ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２０１２，５０（３）：５１３５２２．

［１０］ＫＩＭＹＩ，ＰＡＲＫＧＪ，ＫＯＬＯＮＡＹＲＭ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇｕｓｉｎｇｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｌｏａｄｓ

［Ｊ］．ＡＩＡＡＪｏｕｒｎａｌ，２００８，４６（１１）：２７０３２７１３．

［１１］ＫＩＭＹＩ，ＰＡＲＫＧＪ，ＫＯＬＯＮＡＹＲＭ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｄｙｎａｍｉｃ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇｕｓｉｎｇｅｑｕｉｖａ

ｌｅｎｔｓｔａｔｉｃｌｏａｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒｃｒａｆｔ，２００９，４６（３）：８２１

８３１．　

［１２］ＣＡＪＡＲ，ＳＣＨＯＬＺＤ．Ｂｏｘｗｉｎｇｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｉｎｔｈｅｓｔａｇｅｏｆ

ｃｏｎｃｅｐｔｕａｌａｉｒｃｒａｆｔｄｅｓｉｇｎ［ＥＢ／ＯＬ］．［２０１９１０１２］．ｈｔｔｐ：∥

ｗｗｗ．ｄｇｌｒ．ｄｅｌｐｕｂｌｉｋａｔｉｏｎｅｎ／２０１２／２８１３８３．ｐｄｆ．

［１３］ＡＮＳＲＥＷＳＳ，ＰＲＥＲＺＲ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂｏｘｗｉｎｇａｎｄｃｏｎｖｅｎ

ｔｉｏｎａｌａｉｒｃｒａｆｔｍｉｓｓｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｄｉｓｃｉｐｌｉｎａｒｙａｎａｌ

ｙｓｉｓａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，

２０１８，７９（８）：３３６３５１．

［１４］ＳＯＵＳＡＡ，ＲＩＢＥＩＲＯＦ，ＰＡＵＬＡＡＡＤ．Ｂｏｘｗｉｎｇｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ

ｆｌｉｇｈｔｑｕａｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎ［Ｃ］∥ＰｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅＡＩＡＡＡｖｉａ

ｔｉｏｎＦｏｒｕｍ．Ｒｅｓｔｏｎ：ＡＩＡＡ，２０１９：１７２１．

［１５］ＯＬＩＶＩＥＲＯＦ，ＺＡＮＥＴＴＩＤ，ＣＩＰＯＬＬＡＶ．Ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄ

ｅｌｆｏｒｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｙｄｅｓｉｇｎｏｆＰｒａｎｄｔｌＰｌａｎｅｗｉｎｇｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｗｉｔｈ

ｓｉｚｉｎｇｏｆｔｈｅｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｔｅｃｎｉｃａＭｉｓｓｉｌｉ＆Ｓｐａｚｉ，

２０１６，９５（１０）：２０１２１０．

［１６］ＣＵＮＨＡＢ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒｔｈｅｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇ

ａｉｒｃｒａｆｔ［Ｄ］．Ｌｉｓｂｏｎ：ＴｅｃｈｎｉｃａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＬｉｓｂｏｎ，２０１１：

９２６．

［１７］ＭＣＧＨＥＥＲ，ＢＥＡＳＬＥＹＷ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｈｅｔｈｉｃｋｎｅｓｓｏｎｔｈｅａｅｒ

ｏｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆａｎｉｎｉｔｉａｌｌｏｗｓｐｅｅｄｆａｍｉｌｙｏｆａｉｒｆｏｉｌｓ

ｆｏｒｇｅｎｅｒａｌａｖｉａｔｉｏｎａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ：ＴＭ Ｘ７２８４３［Ｒ］．Ｗａｓｈｉｎｇ

ｔｏｎ，Ｄ．Ｃ．：ＮＡＳＡＬａｎｇｌｅｙＲｅｓｅａｒｃｈＣｅｎｔｅｒ，１９７６．

［１８］ＹＵＥＴ，ＷＡＮＧＬ，ＡＩＪ．Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｉｎｅａｒｐａｒａｍｅｔｅｒｖａｒｙｉｎｇ

ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｍｏｒｐｈｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ａｉｒｃｒａｆｔ，２０１３，５０（６）：１６７３１６８３．

　作者简介：

　蔡玉红　男，博士研究生。主要研究方向：飞行器设计、气动计

算、飞行力学与飞行安全。

刘刚　男，博士，副教授，硕士生导师。主要研究方向：飞行力

学与飞行安全、动力学与控制。

洪冠新　女，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：大气扰

动、舰载机起降动力学、飞行力学与飞行安全、动力学与控制。
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　第 ４期 蔡玉红，等：一种连翼飞行器气动和飞行力学迭代仿真方法

Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｎｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｉｔｅｒａｔｉｖｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄｏｆａｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ
ＣＡＩＹｕｈｏｎｇ，ＬＩＵＧａｎｇ，ＨＯＮＧＧｕａｎｘｉｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｎａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｃｏｍｐｏｎｅｎｔｏｒｉｅｎｔｅｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｗａｓｅｓｔａｂ
ｌｉｓｈｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅａｎｄｍｏｍｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ，ａｎｄａｓｉｍｕ
ｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｃｏｍｂｉｎｉｎｇｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｆｌｕｉｄｄｙｎａｍｉｃｓａｎｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｍｅｔｈｏｄ．Ｔｈｅｅｎｔｉｒｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｉｓｓｐａｔｉａｌｌｙｄｉｓｃｒｅｔｉｚｅｄｗｉｔｈｔｉｍｅｓｔｅｐｓ，ａｎｄｉｓｅｘｅｃｕｔｅｄｂｙｉｔｅｒａｔｉｎｇＣｏｍｐｕｔａ
ｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ（ＣＦＤ）ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎａｌｏｎｇｗｉｔｈｔｈｅａｂｏｖｅｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌａｔ
ｅａｃｈｔｉｍｅｓｔｅｐ．Ｍｏｒｅｏｖｅｒ，ｔｈｅｐｌａｔｆｏｒｍｉｓａｂｌｅｔｏｏｕｔｐｕｔｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆｖａｒｉａｂｌｅｓｏｆｉｎｔｅｒｅｓｔ，ｓｕｃｈａｓａｅｒｏｄｙ
ｎａｍｉｃｓ，ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，ａｔｔｉｔｕｄｅａｎｄｔｈｅｓｐａｃｅｔｒａｃｋｏｆａｌｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｔｈｒｏｕｇｈｏｕｔｔｈｅｅｎｔｉｒｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ．
Ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｏｆｔｈｅｐｌａｔｆｏｒｍｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｐｕｔｓｉｇｎａｌｓ，ｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌａｎｄｌａｔｅｒａｌｄｙｎａｍｉｃ
ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔａｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ
ｉｓｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｌｙｓｔａｂｌｅ，ｂｕｔｉｓｎｏｔｌａｔｅｒａｌｌｙｓｔａｂｌｅ．Ｌａｔｅｒａｌａｎｄｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｍｏｔｉｏｎｃｏｕｐｌｅｃｌｅａｒｌｙ，ａｎｄｔｈｅｙａｗ
ａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐｍｏｔｉｏｎｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓａｒｅｉｎｌｉｎｅｗｉｔｈｔｈｅｍａｉｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅＤｕｔｃｈｒｏｌｌ．Ｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｅｄｐｌａｔ
ｆｏｒｍｃａｎｐｒｏｖｉｄｅａｕｓｅｆｕｌｇｕｉｄｅｌｉｎｅｆｏｒｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｎｇｔｈｅｏｎｔｏｌｏｇｙｓｙｓｔｅｍｍｏｄｅｌ，ｆｌｉｇｈｔｑｕａｌｉｔｙ，ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙ
ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｊｏｉｎｅｄｗｉｎｇａｉｒｃｒａｆｔ；ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＦｌｕｉｄＤｙｎａｍｉｃｓ（ＣＦＤ）；ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ；ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒ
ａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ；ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｌａｔｆｏｒｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００２１４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００２２８１３：０９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２２７．１８３５．００４．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｇ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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不可靠测试条件下基于 ＮＳＧＡⅡ的
多目标测试优化选择

翟禹尧１，史贤俊１，，杨帅２，秦玉峰１

（１．海军航空大学 岸防兵学院，烟台 ２６４００１；　２．中国人民解放军７８１０２部队，成都 ６１００００）

　　摘　　　要：针对测试不可靠因素严重影响测试优化选择结果以及现有方法不能很好解
决多目标测试优化选择等问题，提出基于第二代非支配排序遗传算法（ＮＳＧＡⅡ）的多目标测
试优化选择的方法。首先，描述了测试不可靠条件下多目标优化选择问题的数学模型；其次，

在该数学模型下，将系统给出的故障检测率和隔离率作为约束条件，将测试代价、漏检率和虚

警率作为优化目标，建立了多目标优化问题；然后，提出带有精英保留策略的 ＮＳＧＡⅡ对多目
标问题进行优化选择，利用 ＮＳＧＡⅡ能够得到一组 Ｐａｒｅｔｏ最优解，可根据实际需求选择最优的
测试组合；最后，针对某装备进行实例分析，得到 ３组最优解，可以满足不同需求下的最优选
择，验证了所提数学模型与多目标优化算法的可行性与有效性。

关　键　词：测试优化选择；测试性设计；多目标测试；不可靠测试；第二代非支配排序
遗传算法（ＮＳＧＡⅡ）

中图分类号：ＴＰ２０６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０７９２１０

　　各类装备中都存在错综复杂的电子系统，利
用普通的测试与诊断方法，会造成漏检率高、准确

率低与虚警率高等问题。为了解决不足，在对装

备进行测试性设计时，就需要对建模后得到的测

试进行优化选择，从而找出满足系统需求的最优

测试组合。测试的优化选择在装备的测试性设计

过程中充当着一个至关重要的角色，其目的是为

了得到满足测试性指标要求下的最优测试组合，

测试优化选择将对测试个数、位置等各类参数进

行优化配置，从而以最可靠和最经济的方式满足

装备系统的测试性需求，最终满足系统的故障诊

断需求。

测试选择问题其实是一个组合优化问题，科

研人员利用各类优化选择方法（如遗传算法、粒

子群算法、贪婪算法等）对测试选择进行了深入

的研究，取得了一定的成果。刘建敏等
［１］
提出采

用贪婪算法对测试进行优化选择，可以同时应用

于故障检测和故障隔离 ２个方向；蒋荣华［２］
和朱

喜华
［３］
等利用离散粒子群算法对测试选择进行

研究；雷华军和秦开宇
［４５］
利用量子进化算法对

复杂电子系统的测试优化选择问题进行求解；张

钊旭等
［６］
提出采用搜寻者算法对产品进行测试

优化分配，该算法的目标函数为产品的全寿命周

期费用，同时融合多种影响因素；邓露
［７］
和周

虎
［８］
等采用了遗传算法对装备进行测试优化选

取。考虑到最优解的迭代次数，同时避免算法陷

入局部最优，而无法获得全局最优解，更多的研究

者采用不同算法相结合的方式进行测试优化选

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104013&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 翟禹尧，等：不可靠测试条件下基于 ＮＳＧＡⅡ的多目标测试优化选择

择，如混合二进制粒子群遗传算法、改进遗传模
拟退火算法等

［９１１］
。

而针对不可靠测试条件下测试选择问题，张

士刚等
［１２１４］

对非完美条件下的测试系统设计选

择做了很多工作；Ｌｉ［１５］在传感器失效造成的不可
观测问题条件下对海水淡化系统的测试选择进行

了研究；Ｐａｎ等［１６］
在测试不可靠条件下，采用启

发式遗传算法对测试进行优化选取。杨光等
［１７］

在可靠性约束的条件下对传感器进行选择。叶晓

慧等
［１８］
在测试不可靠的情形下，采用动态贪婪算

法求解选择问题。Ｄｅｎｇ等［１９］
在测试不可靠的情

形下，采用启发式粒子群算法对测试进行优化

选取。

前人在不可靠情形下，进行测试优化选取的

方法都是将不同的优化目标或约束条件转换为单

目标进行研究，具有一定的局限性。本文在测试

不可靠的情形下，将单一目标还原为多目标问题

进行研究。首先，在测试不可靠的条件下，将系统

给出的故障检测率和隔离率作为约束条件，将测

试代价、漏检率和虚警率作为优化目标，建立多目

标优化选择问题的数学模型；其次，根据数学模

型，提出采用第二代非支配排序遗传算法（ＮＳＧＡ
Ⅱ）对多目标问题进行优化选取，该算法能够得
到一组 Ｐａｒｅｔｏ最优解，可根据实际工作需求选择
最优的测试组合；最后，对某实例进行多目标优化

选取，结果验证了所提数学模型与 ＮＳＧＡⅡ算法
的有效性。

１　不可靠测试模型及评价指标

本节在测试不可靠情形条件下，对测试性优

化选择数学模型进行了研究，并阐明其中关键的

信息及概念。

１．１　不可靠测试模型
不可靠测试模型符合大多数情况下工程建模

问题，具体包括以下信息：

１）Ｆ＝｛ｆ１，ｆ２，…，ｆｍ｝为系统故障集合，系统
故障模式的数目为 ｍ。

２）Ｐ＝｛ｐ１，ｐ２，…，ｐｍ｝表示系统的先验概率
集合，与 Ｆ＝｛ｆ１，ｆ２，…，ｆｍ｝中各个状态模式相
对应。

３）Ｔ＝｛ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ｝为可用测试的集合，ｎ为
测试的总数目。

４）可用测试的费用集合 ＣＴ＝｛Ｃｔ１，Ｃｔ２，…，
Ｃｔｎ｝，分别对应可用测试集合 Ｔ＝｛ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ｝中
各个测试的费用。

５）Ｄ＝［ｄｉｊ］ｍ×ｎ为相关性矩阵，ｄｉｊ∈｛０，１｝，

０表示故障不能被检测，１表示故障能够被检测。
另外重点描述故障检测率和虚警率的含

义
［２０２１］

。图１中①和②分别表示 ｆｉ为故障和正
常时，ｔｊ观测值的分布函数。图 １显示了理想情
况下故障 ｆｉ与测试 ｔｊ相关，ｄｉｊ＝１。若故障 ｆｉ发
生，测试 ｔｊ观测值在容差外，ｔｊ检测到 ｆｉ的概率为
１；若故障 ｆｉ未发生，测试 ｔｊ观测值在容差内，因此
ｔｊ指示 ｆｉ发生的概率为０。

图２显示了实际情况下故障 ｆｉ与测试 ｔｊ之间
存在不确定性，包括虚警和漏检。若故障 ｆｉ发
生，测试 ｔｊ不能 １００％检测到 ｆｉ，就会产生漏检；
若故障 ｆｉ未发生，测试 ｔｊ可能错误地指示 ｆｉ发
生，此时产生虚警。

图 １　测试的理想故障检测特性

Ｆｉｇ．１　Ｉｄｅａｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｆｏｒｔｅｓｔ

图 ２　测试的实际故障检测特性

Ｆｉｇ．２　Ａｃｔｕａｌｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｆｏｒｔｅｓｔ

为描述故障 ｆｉ与测试 ｔｊ之间的不确定因果关
系，引入参数 ｐｄｉｊ和 ｐｆｉｊ，ｐｄｉｊ表示 ｔｊ对 ｆｉ的检测概
率，ｐｆｉｊ表示 ｔｊ对 ｆｉ的虚警概率，定义如下：
ｐｄｉｊ＝ｐ（ｔｊ＝１｜ｄｉｊ＝１，ｆｉ＝１）

ｐｆｉｊ＝ｐ（ｔｊ＝１｜ｄｉｊ＝１，ｆｉ＝０
{

）

式中：ｆｉ＝１表示故障 ｆｉ发生，ｆｉ＝０表示故障未发
生。为了定义的完整性，当 ｔｊ与 ｆｉ不相关时（即
ｄｉｊ＝０），对应的 ｐｄｉｊ＝ｐｆｉｊ＝０。
１．２　测试性评价指标

故障检测率和隔离率作为测试性基本概念，

本文不做过多介绍。用 ｘ＝｛ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ｝来表示
测试集合 Ｔ＝｛ｔ１，ｔ２，…，ｔｎ｝中的测试是否被选择，
测试未被选择 ｘｊ＝０，测试被选择 ｘｊ＝１。故障 ｆｉ

被 ｘ检测的条件为：Ｆｉｘ为非零向量，即∑
ｎ

ｊ＝１
ｄｉｊｘｊ≥

３９７
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１。设 ＦＤ为 ｘ可检测的故障构成的集合，则有

ＦＤ {＝ ｆｉｆｉ∈ Ｆ，∑
ｎ

ｊ＝１
ｄｉｊｘｊ≥ }１ （１）

第１个测试性评价指标为故障检测率。对于
某一个故障 ｆｉ而言，其能被检测到的概率为

ＰＤｉ（ｘ）＝１－∏
ｎ

ｊ＝１
（１－ｐｄｉｊ）

ｄｉｊ　ｘｊ （２）

式中：ｐｄｉｊ为故障 ｆ可被 ｔ检测的概率。
系统的故障检测率可表述为所有故障被检测

到的加权和：

γＦＤ（ｘ）＝
１

∑
ｍ

ｉ＝１
ｐｉ
∑
ｆｉ∈ＦＤ

ｐ[ｉ １－∏
ｎ

ｊ＝１
（１－ｐｄｉｊ）

ｄｉｊ　ｘ ]ｊ （３）

式中：ｐｉ为故障 ｆ的先验概率。
第２个测试性评价指标为系统的故障隔离

率。当２个故障 ｆｉ和 ｆｋ同时发生时，至少存在一
种不同的测试异常表现的概率为

ＰＩｉｋ（ｘ）＝１－∏
ｎ

ｊ＝１
［（１－ｐｄｉｊ）（１－ｐｄｋｊ）＋ｐｄｉｊｐｄｋｊ］

ｄｉｊ　ｘｊ

（４）
如果故障 ｆｉ被隔离，其满足它和所有其他的

故障模式均被隔离，概率为

ＰＩｉｋ（ｘ）＝∏
ｍ

ｋ＝１
ｋ≠

{
ｉ

１－∏
ｎ

ｊ＝１
［（１－ｐｄｉｊ）（１－ｐｄｋｊ）＋

　　ｐｄｉｊｐｄｋｊ］
ｄｉｊ　ｘ}ｊ （５）

系统的故障隔离率可表述为所有故障被隔离

的加权和：

γＦＩ（ｘ）＝
１

∑
ｍ

ｉ＝１
ｐｉ
∑
ｆｉ∈ＦＤ

ｐ{ｉ ∏ｍｋ＝１
ｋ≠

[
ｉ

１－∏
ｎ

ｊ＝１
［（１－ｐｄｉｊ）·

　　（１－ｐｄｋｊ）＋ｐｄｉｊｐｄｋｊ］
ｄｉｊ　ｘ ] }ｊ （６）

第３个测试性的评价指标为系统的漏检率。

Ｌ（ｘ）＝∑
ｆｉ∈ＦＤ

ｐｉ∏
ｎ

ｊ＝１
（１－ｐｄｉｊ）

ｄｉｊ　ｘｊ （７）

第４个测试性的评价指标为系统的虚警率。

Ａ（ｘ）＝∑
ｆｉ∈ＦＤ

（１－ｐｉ [） １－∏
ｎ

ｊ＝１
（１－ｐｆｉｊ）

ｄｉｊ　ｘ ]ｊ （８）

最后一个为测试的费用。

Ｃ（ｘ）＝∑
ｎ

ｊ＝１
Ｃｔｊｘｊ （９）

１．３　不确定参数确定方法

引用杨鹏
［２２］
博士论文中确定这些概率的方

法，其提到如下２种方法：
１）直接法。向系统注入任意故障 ｆｉ，ｆｉ与测

试 ｔｊ相关，将测试 ｔｊ重复执行 Ｎ次，统计 ｔｊ检测
到 ｆｉ的次数 ｇ，则检测概率为 ｐｄｉｊ≈ｇ／Ｎ；系统无
故障时，将测试 ｔｊ重复执行 Ｎ次，统计输出异常
的次数 ｋ，则 ｔｊ对 ｆｉ的虚警概率 ｐｆｉｊ≈ｋ／Ｎ，该方法
需要大量样本，样本少会导致结果不准确，无法进

行实际应用。

２）间接法。基于小子样理论估计，讨论故障
ｆｉ发生和不发生２种情况下的测试 ｔｊ观测值的分
布函数，根据分布函数与容差理论估计 ｔｊ对 ｆｉ的
检测概率和虚警概率。

判断观测值是否正常时，需要先设定容差，不

妨将图 ３的容差设定为（χ１，χ２）。当 χ１≤ｙｊ≤χ２
时，此时观测值 ｙｊ处于容差之内，表示 ｙｊ正常。
于是测试 ｔｊ的虚警率即为 ｙｊ的分布函数在阴影
中的面积，则虚警概率为

ｐｆｉｊ＝１－ｐ　　χ１≤ ｙｊ≤ χ２
图４为漏检概率示意图，将该图的容差设定

为（χ３，χ４），ｔｊ对 ｆｉ的检测概率记为 ｙｊ，ｙｊ为分布
函数落在阴影之外的面积，而漏检概率为图中阴

影部分面积。则检测概率为

ｐｄｉｊ＝１－ｐ　　χ３≤ ｙｊ≤ χ４
观测值 ｙｊ为正态分布，本文不做展开研究，

具体求解过程见文献［２２］。特别地，验前信息对
小子样评估非常重要，这些信息可通过对新老产

品的类比、同类测试的借鉴获取，也可以通过仿真

实验获得。

图 ３　虚警概率

Ｆｉｇ．３　Ｆａｌｓｅａｌａｒｍｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ

图 ４　漏检概率

Ｆｉｇ．４　Ｍｉｓｓｅｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ
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　第 ４期 翟禹尧，等：不可靠测试条件下基于 ＮＳＧＡⅡ的多目标测试优化选择

２　多目标优化选择问题

通过１．２节可知，评价某个系统的测试性水
平时，可供选择的评价指标具有多种，本文仅列出

基本的４种指标。一个测试性完备的系统需要使
测试性指标达到相应要求，因此测试的优化选择

是一个多目标的问题。以往的测试优化都是忽略

某些评价指标，或是把某些评价指标设置为约束

条件，亦或是综合起来给评价指标设置系数，最终

都是转换为单目标问题进行测试选择。本文提出

一种新的研究思路，在测试不可靠的情形下，将单

一目标还原为多目标问题进行研究，建立多目标

问题的数学模型。

系统在设计之初就对其测试性指标严格规

定，系统的故障检测率与故障隔离率
［２３］
需要尽可

能接近１００％，但实际情况很难到达。因此，本文
将系统的故障检测率和故障隔离率设为数学模型

的约束条件，而将系统的测试费用、漏检率和虚警

率这３个参数作为数学模型的优化目标。因此，
在测试不可靠的条件下，多目标优化选择问题的

数学模型为

ｍｉｎＣ（ｘ）
ｍｉｎＬ（ｘ）
ｍｉｎＡ（ｘ

{
）

（１０）

约束条件为

γＦＤ（ｘ）≥ γ

ＦＤ

γＦＩ（ｘ）≥ γ
{
ＦＩ

（１１）

式中：Ｃ（ｘ）为系统测试费用；Ｌ（ｘ）为系统漏检率；
Ａ（ｘ）为虚警率；γＦＤ（ｘ）为系统的故障检测率；

γＦＩ（ｘ）为隔离率；γ

ＦＤ为系统故障检测率下限；γ


ＦＩ

为系统隔离率的下限。

３　ＮＳＧＡⅡ算法

用各类不同的优化算法来解决测试选择的单

目标问题。本文需要找出一种算法，可以解决多

目标问题，经研究发现 ＮＳＧＡⅡ可以针对多目标
问题进行求解，该优化算法还具有良好的计算性

能，是一种基于 Ｐａｒｅｔｏ最优解的多目标优化算法。
ＮＳＧＡⅡ属于遗传算法的一种，但在其基础

上进行了改进优化。最初，Ｓｒｉｎｉｖａｓ和Ｄｅｂ［２４］提出
了非支配排序遗传算法，该算法与传统的 ＧＡ算
法不同，需要在选择算子执行之前对个体之间的

支配关系进行分层。但是，由于 ＮＳＧＡ计算复杂
度较高，缺少最优个体保留的策略，共享半径很难

准确确定。因此，Ｄｅｂ等［２５］
提出了 ＮＳＧＡⅡ，由

于该算法引入精英策略，采样空间变大，快速非支

配排序的应用降低了算法的复杂度。该算法还采

用拥挤度比较算子，使得共享半径更容易确定。

相比以往的遗传算法，该算法的性能更加全面和

优越。

３．１　Ｐａｒｅｔｏ解集及相关概念
在了解 ＮＳＧＡⅡ的具体原理之前，需要先了

解 Ｐａｒｅｔｏ支配关系。所谓支配，是指当选择 Ａ的
目标值都优于 Ｂ时，就可以说 Ａ支配了 Ｂ，如果
选择 Ａ只有部分目标值优于 Ｂ，则 Ａ和 Ｂ就是一
个非支配的关系。而在 ＮＳＧＡⅡ中，种群中所有
不被任何其他解支配的解构成了非支配前沿，即

Ｐａｒｅｔｏ最优解。上述是比较通俗的表达，Ｐａｒｅｔｏ支
配关系的数学表达为：对于最小化多目标优化问

题，ｌ个目标函数 ｆｉ（Ｘ）（ｉ＝１，２，…，ｌ）对于任意 ２
个决策变量 Ｘａ和 Ｘｂ，在满足下列条件后，则称 Ｘａ
支配了 Ｘｂ：

１）ｉ∈１，２，…，ｌ，使得 ｆｉ（Ｘａ）＜ｆｉ（Ｘｂ）。
２）对于ｉ∈１，２，…，ｌ，都有 ｆｉ（Ｘａ）≤ｆｉ（Ｘｂ）。
在决策空间中，存在一个决策变量 Ｘ，没有任

何其他的决策变量 Ｘｒ能够支配 Ｘ，则称 Ｘ为非支
配解，也称为 Ｐａｒｅｔｏ最优解。此外，需要对 Ｐａｒｅｔｏ
最优解的等级进行定义：首先，确定当前解中的

Ｐａｒｅｔｏ最优解，该解的等级定义为１；然后，将该最
优解从解的集合中删除，剩下解的 Ｐａｒｅｔｏ解等级
定义为２；最后，重复上述操作，得到该解集合中
所有解的 Ｐａｒｅｔｏ等级。图 ５为双目标函数下的
Ｐａｒｅｔｏ解的等级及拥挤度示意图。

Ｐａｒｅｔｏ解集的个体拥挤度通过计算与其相邻
的２个个体在每个子目标函数上的距离差之和来
求取，即图５中虚线四边形的长和宽之和。

图 ５　双目标优化问题下的 Ｐａｒｅｔｏ等级及拥挤度

示意图

Ｆｉｇ．５　ＣｏｎｃｅｐｔｕａｌｄｉａｇｒａｍｏｆＰａｒｅｔｏｌｅｖｅｌａｎｄｃｏｎｇｅｓｔｉｏｎ

ｄｅｇｒｅｅｕｎｄｅｒｂｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍ

３．２　ＮＳＧＡⅡ实现
ＮＳＧＡⅡ的基本思想为：①随机确定初始种
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群的规模 Ｍ，经非支配排序后，通过 ＧＡ算法得到
第１代子代种群。②从第 ２代开始，对父代种群
与子代种群的合并种群进行快速非支配排序，同

时进行拥挤度计算，对象为每个非支配层中的个

体。新的父代种群组成具有 ２个特点，一是根据
非支配关系进行排序，二是根据个体的拥挤度最

优值进行排序。③通过 ＧＡ算法的基本操作产生
新的子代种群，重复上述步骤，直到程序结束。算

法流程如图６所示。

图 ６　ＮＳＧＡⅡ算法流程

Ｆｉｇ．６　ＮＳＧＡⅡ ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ

４　算例结果
引用文献［２６］的算例矩阵，对参数如下的测

试性系统进行优化：

１）Ｆ＝｛ｆ１，ｆ２，…，ｆ１５｝为故障模式集合，ｆ１６为
系统正常状态。

２）可用测试集合 Ｔ＝｛ｔ１，ｔ２，…，ｔ２０｝中共有
２０个可用测试。

３）测试与故障的相关布尔逻辑矩阵 Ｄ＝
［ｄｉｊ］１６×２０如表１所示。

４）各个状态模式的先验概率集合 Ｐ＝｛ｐ１，
ｐ２，…，ｐ１６｝如表２所示。

５）ＣＴ＝｛Ｃｔ１，Ｃｔ２，…，Ｃｔ２０｝为各个可用测试
的费用，如表３所示。

６）ＰＤ＝［ｐｄｉｊ］１６×２０为测试的检测概率矩阵，
如表４所示。

７）ＰＦ＝［ｐｆｉｊ］１６×２０为测试的虚警概率矩阵，
如表５所示。

针对上述测试性模型进行测试优化选择，多目

标优化模型描述为测试费用 Ｃ（ｘ）、系统漏检率
Ｌ（ｘ）与虚警率 Ａ（ｘ）３个优化目标函数达到最小。
ｍｉｎＣ（ｘ）
ｍｉｎＬ（ｘ）
ｍｉｎＡ（ｘ

{
）

并且需要优化测试组合必须满足：故障检测率

γＦＤ（ｘ）不小于 ９０％，故障隔离率 γＦＩ（ｘ）不小于
８０％，得到约束条件为
γＦＤ（ｘ）≥０．９

γＦＩ（ｘ）≥０．
{ ８

（１２）

表 １　系统故障与测试相关布尔逻辑矩阵
Ｔａｂｌｅ１　ＳｙｓｔｅｍｆａｉｌｕｒｅａｎｄｔｅｓｔｒｅｌａｔｅｄＢｏｏｌｅａｎｌｏｇｉｃｍａｔｒｉｘ

Ｆ
Ｔ

ｔ１ ｔ２ ｔ３ ｔ４ ｔ５ ｔ６ ｔ７ ｔ８ ｔ９ ｔ１０ ｔ１１ ｔ１２ ｔ１３ ｔ１４ ｔ１５ ｔ１６ ｔ１７ ｔ１８ ｔ１９ ｔ２０
ｆ１ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ ０
ｆ２ １ ０ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ １
ｆ３ １ ０ ０ １ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ １ ０ ０
ｆ４ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０
ｆ５ １ ０ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０
ｆ６ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０
ｆ７ １ ０ ０ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０
ｆ８ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０
ｆ９ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０ ０
ｆ１０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ １ １ ０ ０ ０
ｆ１１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ １ ０ ０ ０
ｆ１２ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ ０ ０ ０
ｆ１３ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ １ １ ０ ０ ０
ｆ１４ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ １ ０ ０ ０ ０
ｆ１５ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ １ ０ ０ ０ １ １ １ １ １ ０ ０ ０
ｆ１６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

　注：ｆ１６为系统正常状态。

６９７
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表 ２　系统故障概率

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｙｓｔｅｍｆａｉｌｕｒｅｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ ％

模式 ｆ１ ｆ２ ｆ３ ｆ４ ｆ５ ｆ６ ｆ７ ｆ８ ｆ９ ｆ１０ ｆ１１ ｆ１２ ｆ１３ ｆ１４ ｆ１５ ｆ１６

概率 ０．１ ０．１ ０．１ １ １ １ １ ０．２ ０．１ １ １ ０．２５ ０．１５ １ １ ９１．１

表 ３　可用测试成本

Ｔａｂｌｅ３　Ａｖａｉｌａｂｌｅｔｅｓｔｃｏｓｔ

测试 ｔ１ ｔ２ ｔ３ ｔ４ ｔ５ ｔ６ ｔ７ ｔ８ ｔ９ ｔ１０

成本 ６０ ６６ １２０ ６０ ５２ ９０ ５０ ６０ ２０ ３６

测试 ｔ１１ ｔ１２ ｔ１３ ｔ１４ ｔ１５ ｔ１６ ｔ１７ ｔ１８ ｔ１９ ｔ２０

成本 ７ １８ ３６ ８０ ３０ ６０ ４５ ９ ２０ ３０

表 ４　检测概率

Ｔａｂｌｅ４　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ ％

Ｆ
Ｔ

ｔ１ ｔ２ ｔ３ ｔ４ ｔ５ ｔ６ ｔ７ ｔ８ ｔ９ ｔ１０

ｆ１ ９５．１８ ９２．６５ ９４．７２ ９２．３２ ９５．３２ ９４．２６ ９２．２２ ９３．９７ ９６．１２ ９５．７５

ｆ２ ８９．３３ ０ ９３．７ ９７．３２ ８６．９１ ８８．９８ ８９．６８ ８７．９３ ８５．８３ ９８．５９

ｆ３ ９６．７４ ０ ０ ８７．４２ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ４ ９２．９５ ９１．２３ ９６．１３ ９８．７２ ８５．１６ ９１．５７ ９１．０６ ９０．３２ ９３．４４ ９８．８６

ｆ５ ９０．１９ ０ ９８．４ ８８．８ ９７．５１ ８５．９１ ８８．１６ ９５．９７ ８５．７ ９６．０４

ｆ６ ０ ０ ８８．５３ ８７．７９ ９８．８４ ９３．１２ ９４．５３ ９０．８２ ９１．１４

ｆ７ ９４．８４ ０ ０ ９７．２６ ８９．１８ ９３．１６ ９５．６５ ９１．４６ ８９．２７ ９１．９８

ｆ８ ０ ０ ０ ０ ０ ９０．９３ ９２．４２ ９２．９５ ９７．２４ ８８

ｆ９ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ９４．０１

ｆ１０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ１１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ１２ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ１３ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ１４ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ１５ ０ ０． ０ ０ ０ ０ ０ ０ ８５．２１ ０

ｆ１６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

Ｆ
Ｔ

ｔ１１ ｔ１２ ｔ１３ ｔ１４ ｔ１５ ｔ１６ ｔ１７ ｔ１８ ｔ１９ ｔ２０

ｆ１ ８９．４８ ８７．９８ ８５．６１ ９３．２２ ９１．７ ９５．０２ ９１．４２ ９１．０２ ９０．９１ ０

ｆ２ ９８．４４ ９６．７５ ８５．３８ ８５．８１ ９２．７７ ９３．９７ ９７．１８ ９７．４６ ０ ９６．９８

ｆ３ ０ ０ ８９．３８ ９０．１５ ８６．６９ ８７．６７ ９８．０８ ９５．２９ ０ ０

ｆ４ ９５．１７ ９３．８ ８５．１８ ９３．８４ ９１．３１ ９６．８１ ８８．７ ９４．６２ ０ ０

ｆ５ ９０．７７ ８６．８７ ９０．３８ ９５．０５ ９５．０２ ９７．１２ ８７．２４ ８９．８５ ０ ０

ｆ６ ９５．４２ ８７．９ ９４．５６ ９４．７ ９７．５ ８７．３９ ９７．２２ ８７．３２ ０ ０

ｆ７ ８８．７５ ９３．５ ８６．３ ８６．１８ ８８．８２ ９８．９２ ８８．３３ ８７．１８ ０ ０

ｆ８ ９１．１６ ９３．８２ ８５．４９ ９１．３６ ８８．５７ ９１．１６ ９４．０４ ８７．６８ ０ ０

ｆ９ ９８．０７ ９０．１９ ９３．５７ ９１．１９ ９７．１２ ８９．７６ ９８．５４ ０ ０ ０

ｆ１０ ９４．５７ ９３．０５ ９３．５２ ８９．９５ ８８．２５ ９７．１２ ９４．３１ ０ ０ ０

ｆ１１ ０ ９１．３２ ８５．２２ ８７．１５ ９６．２７ ９０．１１ ９７．１９ ０ ０ ０

ｆ１２ ０ ０ ８５．２３ ９４．４６ ９７．７２ ９０．５１ ８５．１４ ０ ０ ０

ｆ１３ ０ ０ ０ ９４．７９ ８８．２５ ９３．２８ ８６．９２ ０ ０ ０

ｆ１４ ０ ０ ０ ０ ８８．３５ ８６．６８ ０ ０ ０ ０

ｆ１５ ０ ０ ８７．６６ ９５．１９ ８５．７ ９７．５２ ９６．４６ ０ ０ ０

ｆ１６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

７９７
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表 ５　虚警概率

Ｔａｂｌｅ５　Ｆａｌｓｅａｌａｒｍｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙ ％

Ｆ
Ｔ

ｔ１ ｔ２ ｔ３ ｔ４ ｔ５ ｔ６ ｔ７ ｔ８ ｔ９ ｔ１０
ｆ１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ２ ０ ０．１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ３ ０ ０．１７ ０．１８ ０ ０．１４ ０．１８ ０．１１ ０．２ ０．１７ ０．１１

ｆ４ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ５ ０ ０．１７ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ６ ０．１５ ０．２ ０．１９ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ７ ０ ０．１６ ０．１８ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ８ ０．１８ ０．１４ ０．１４ ０．１５ ０．１７ ０ ０ ０ ０ ０

ｆ９ ０．１５ ０．１２ ０．１６ ０．１９ ０．１８ ０．１５ ０．１７ ０．１１ ０．２ ０

ｆ１０ ０．１５ ０．１６ ０．１７ ０．１３ ０．１４ ０．１２ ０．１４ ０．１４ ０．１８ ０．１９

ｆ１１ ０．１５ ０．１７ ０．１２ ０．１７ ０．１４ ０．１７ ０．１１ ０．１５ ０．１７ ０．１９

ｆ１２ ０．１４ ０．１４ ０．１９ ０．１４ ０．１６ ０．２ ０．１６ ０．１３ ０．１４ ０．１６

ｆ１３ ０．１９ ０．１ ０．１６ ０．１６ ０．１６ ０．１８ ０．１８ ０．１６ ０．１６ ０．１３

ｆ１４ ０．１ ０．１４ ０．１６ ０．１７ ０．１７ ０．１７ ０．１７ ０．１ ０．１８ ０．１９

ｆ１５ ０．１３ ０．１８ ０．１２ ０．１４ ０．１５ ０．１５ ０．２ ０．１６ ０ ０．１５

ｆ１６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

Ｆ
Ｔ

ｔ１１ ｔ１２ ｔ１３ ｔ１４ ｔ１５ ｔ１６ ｔ１７ ｔ１８ ｔ１９ ｔ２０
ｆ１ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．００１８
ｆ２ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１３ ０
ｆ３ ０．１７ ０．１９ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１６ ０．２
ｆ４ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１５ ０．１６
ｆ５ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１１ ０．１
ｆ６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１１ ０．１８
ｆ７ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１３ ０．１６
ｆ８ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１４ ０．１７
ｆ９ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１１ ０．１５ ０．１１
ｆ１０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１９ ０．１９ ０．１４
ｆ１１ ０．１４ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１８ ０．１６ ０．１４
ｆ１２ ０．２ ０．１３ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１８ ０．１３ ０．１２
ｆ１３ ０．１１ ０．１７ ０．１５ ０ ０ ０ ０ ０．１８ ０．１５ ０．１８
ｆ１４ ０．１６ ０．１１ ０．１４ ０．１６ ０ ０ ０．１６ ０．１７ ０．１６ ０．１８
ｆ１５ ０．１３ ０．１４ ０ ０ ０ ０ ０ ０．１２ ０．１２ ０．１５
ｆ１６ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０ ０

　　利用 ＮＳＧＡⅡ对上述问题进行优化迭代，
ＮＳＧＡⅡ中关键的参数设置，如迭代次数、种群数
量等，如表６所示。

表 ６　ＮＳＧＡⅡ参数设置

Ｔａｂｌｅ６　ＮＳＧＡⅡ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

参数　　　　　 数值

目标函数个数 ３

决策变量个数 ２０

迭代次数 ２００

种群数量 ５００

拥挤度比较算子 ０．５

交叉概率 ０．９

变异概率 ０．０５

交叉算子 ２０

变异算子 ２０

　　运行得到的 Ｐａｒｅｔｏ解集如图 ７所示，在这些
Ｐａｒｅｔｏ解中，可根据具体优化的需求与偏向来选
取最终的优化结果，下面是３种情况：

１）当成本成为最关心的重点时，可以相对忽
略漏检率与虚警率的比重和要求，选取成本最优

的结果（表７中第１种情况）。

图 ７　测试优化 Ｐａｒｅｔｏ解集

Ｆｉｇ．７　ＴｅｓｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＰａｒｅｔｏｓｏｌｕｔｉｏｎｓｅｔ
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　第 ４期 翟禹尧，等：不可靠测试条件下基于 ＮＳＧＡⅡ的多目标测试优化选择

表 ７　几组典型的优化组合

Ｔａｂｌｅ７　Ｓｅｖｅｒａｌｔｙｐｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｓ

情况 测试组合 成本 漏检率／％ 虚警率／％

成本最优组合 ｛１，１，１，０，０，０，０，０，１，１，１，１，０，０，１，０，１，０，１，１｝ ４５２ １．２２ １．２４

漏检率与虚警率最优组合 ｛１，１，１，０，０，１，０，０，１，１，１，１，１，０，１，０，０，０，１，１｝ ５６７ ０．１２ ０．２７

综合优化组合 ｛１，１，１，１，０，０，０，０，１，１，１，１，１，０，０，１，０，０，１，１｝ ５３３ ０．８８ ０．８２

　　２）漏检率与虚警率有较高的要求，需要达到
最优，而成本可退而求其次时，可以选取漏检率与

虚警率最优的结果（表７中第２种情况）。
３）当希望３个优化目标能够不偏不倚，有一

个综合的测试优化组合时，可以从 Ｐａｒｅｔｏ解集选
取一个综合的优化组合（表７中第３种情况）。

５　结　论

本文拓展了测试优化选择的思路，与以往研

究不同，将不可靠测试优化还原为多目标问题本

身。为系统的测试优化提供了多组优化解，根据

实际工作的不同要求进行优化选择，以达到最可

靠、最经济、最符合实际情况要求的优化测试组

合，具体思路如下：

１）对测试不可靠条件下的优化选择问题进
行描述，将测试代价、漏检率和虚警率作为优化目

标，以故障检测率和隔离率为约束条件，建立了多

目标优化数学模型。

２）对 Ｐａｒｅｔｏ的概念进行介绍，进而提出 ＮＳ
ＧＡⅡ进行求解，该算法能够得到一组 Ｐａｒｅｔｏ最
优解，可根据需求选取适合的优化方案，满足导弹

处于不同阶段的测试性指标需求。

３）进行仿真求解，验证了所提算法的有
效性。
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火箭测试点优化设计方法［Ｊ］．载人航天，２０１８，８１（１）：３８

４４．　

ＺＨＯＵＨ，ＨＵＨＦ，ＬＩＵＱＺ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｔｅｓｔｐｏｉｎｔｓｏｆｍａｎｎｅｄｌａｕｎｃｈｖｅｈｉｃｌｅｂａｓｅｄｏｎｆａｕｌｔｔｅｓｔｄｅ

ｐｅｎｄｅｎｃｙｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅｆｌｉｇｈｔ，２０１８，８１（１）：３８４４

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［９］陈希祥，邱静，刘冠军．基于混合二进制粒子群遗传算法的

测试优化选择研究［Ｊ］．仪器仪表学报，２００９，３０（８）：

１６７４１６８０．

ＣＨＥＮＸＸ，ＱＩＵＪ，ＬＩＵＧＪ．Ｏｐｔｉｍａｌｔｅｓｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｈｙ

ｂｒｉｄＢＰＳＯａｎｄＧＡ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＩｎｓｔｒｕ

ｍｅｎｔ，２００９，３０（８）：１６７４１６８０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］代西超，南建国，黄雷，等．基于改进遗传模拟退火算法的

测试优化选择［Ｊ］．空军工程大学学报（自然科学版），

２０１６，１７（２）：７０７５．

ＤＡＩＸＣ，ＮＡＮＪＧ，ＨＵＡＮＧＬ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｐｔｉｍａｌｔｅｓｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

ｂａｓｅｄｏｎｉｍｐｒｏｖｅｄｇｅｎｅｔｉｃｓｉｍｕｌａｔｅｄａｎｎｅａｌｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅ

Ｅｄｉｔｉｏｎ），２０１６，１７（２）：７０７５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＱＩＵＪ，ＴＡＮＸＤ，ＬＩＵＧＪ，ｅｔａｌ．Ｔｅｓｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ｆｏｒＰＨＭｂａｓｅｄｏｎｆａｉｌｕｒｅｅｖｏｌｕｔｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍｍｏｄｅｌ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍｓＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０１３，２４（５）：

７８０７９２．

［１２］ＺＨＡＮＧＳＧ，ＬＩＵＣＲ，ＨＵＺ，ｅｔａｌ．Ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｍｕｌｔｉｏｕｔｃｏｍｅｉｍｐｅｒｆｅｃｔｔｅｓｔｓ［Ｊ］．ＡｐｐｌｉｅｄＭｅ

ｃｈａｎｉｃｓａｎｄＭａｔｅｒｉａｌｓ，２０１３，３０３（３０６）：４０７４１０．

９９７
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［１３］ＺＨＡＮＧＳＧ，ＰＡＴＴＩＰＡＴＩＫＲ，ＨＵＺ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎ

ｏｆｉｍｐｅｒｆｅｃｔｔｅｓｔｓｆｏｒｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｉｓｏｌａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，Ｍａｎ，ａｎｄＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ：Ｓｙｓｔｅｍｓ，２０１３，

４３（６）：１３７０１３８４．

［１４］ＺＨＡＮＧＳＧ，ＰＡＴＴＩＰＡＴＩＫＲ，ＨＵＺ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｃｏｕｐｌｅｄ

ｆａｕｌｔｄｉａｇｎｏｓｉｓｗｉｔｈｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎｄｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｄｅｌａｙｓ［Ｊ］．

ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓｔｅｍｓ，Ｍａｎ，ａｎｄＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ：Ｓｙｓｔｅｍｓ，

２０１３，４３（６）：１４２４１４３９．

［１５］ＬＩＦ．Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｉｎｇ，ｓｅｎｓｏｒｐｌａｃｅｍｅｎｔｄｅｓｉｇｎ，ａｎｄｆａｕｌｔｄｉ

ａｇｎｏｓｉｓｏｆｎｕｃｌｅａｒｄｅｓａｌｉｎａｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｓ［Ｄ］．Ｔｅｎｎｅｓｓｅｅ：Ｕｎｉｖｅｒ

ｓｉｔｙｏｆＴｅｎｎｅｓｓｅｅ，２０１１：２０３０．

［１６］ＰＡＮＪＬ，ＹＥＸＨ，ＸＵＥＱ．Ａｎｈｅｕｒｉｓｔｉｃｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｏｌｖｅ

ｔｅｓｔｐｏｉｎｔｓｅｌｅｃｔｉｎｇｗｉｔｈｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｔｅｓｔ［Ｃ］∥ Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＷｏｒｋｓｈｏｐｏｎＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ＆ Ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０：２２７２３２．

［１７］杨光，刘冠军，李金国，等．基于故障检测和可靠性约束的

传感器布局优化［Ｊ］．电子学报，２００６，３４（２）：３４８３５１．

ＹＡＮＧＧ，ＬＩＵＧＪ，ＬＩＪＧ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｍｉａｌｓｅｎｓｏｒｐｌａｃｅｍｅｎｔ

ｂａｓｅｄｏｎｖａｒｉｏｕｓｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔａｂｉｌｉｔｙａｎｄｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｃｒｉｔｅｒｉａ［Ｊ］．

ＡｃｔａＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａＳｉｎｉｃａ，２００６，３４（２）：３４８３５１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］叶晓慧，潘佳梁，王红霞，等．基于动态贪婪算法的不可靠

测试点选择［Ｊ］．北京理工大学学报，２０１０，３０（１１）：１３５０

１３５４．　

ＹＥＸＨ，ＰＡＮＪＬ，ＷＡＮＧＨＸ，ｅｔａｌ．Ｔｅｓｔｓｅｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒ

ｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｔｅｓｔｂａｓｅｄｏｎａｎｅｗｄｙｎａｍｉｃｇｒｅｅｄｙａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｆＢｅｉｊｉｎｇＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１０，３０（１１）：

１３５０１３５４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＤＥＮＧＳ，ＪＩＮＧＢ，ＹＡＮＧＺ．Ｔｅｓｔｐｏｉｎｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｕｎｄｅｒ

ｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｔｅｓｔｂａｓｅｄｏｎｈｅｕｒｉｓｔｉｃｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｃ］∥２０１２ＩＥＥＥＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＰｒｏｇｎｏｓｔｉｃｓａｎｄＳｙｓ

ｔｅｍＨｅａｌｔｈＭａｎａｇｅｍｅｎｔ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１２：１６．

［２０］ＲＡＧＨＡＶＡＮＶ，ＳＨＡＫＥＲＩＭ，ＰＡＴＴＩＰＡＴＩＫ．Ｔｅｓｔｓｅｑｕｅｎｃｉｎｇ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｓｗｉｔｈｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｔｅｓｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｙｓ

ｔｅｍｓ，Ｍａｎ，ａｎｄＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓＰａｒｔＡ：ＳｙｓｔｅｍｓａｎｄＨｕｍａｎｓ，

１９９９，２９（４）：３４７３５７．

［２１］ＲＵＡＮＳ，ＹＵＦ，ＭＥＩＲＩＮＡＣ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉｃｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｕｌｔｄｉ

ａｇｎｏｓｉｓｗｉｔｈｉｍｐｅｒｆｅｃｔｔｅｓｔｓ［Ｊ］．Ａｕｔｏｔｅｓｔｃｏｎ，２００３，３９（６）：

１２２４１２３６．　

［２２］杨鹏．基于相关性模型的诊断策略优化设计技术［Ｄ］．长

沙：国防科技大学，２００８：４７５０．

ＹＡＮＧＰ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｏｆｄｅｓｉｇｎｆｏｒｄｉａｇｎｏｓｔｉｃｓｔｒａｔ

ｅｇｙｂａｓｅｄｏｎｄｅｐｅｎｄｅｎｃｙｍｏｄｅｌ［Ｄ］．Ｃｈａｎｇｓｈａ：ＮａｔｉｏｎａｌＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＤｅｆｅｎｓｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００８：４７５０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］翟禹尧，史贤俊，吕佳朋．基于广义随机 Ｐｅｔｒｉ网的导弹系统

测试性建模与指标评估方法研究［Ｊ］．兵工学报，２０１９，４０

（１０）：２０７０２０７９．

ＺＨＡＩＹＹ，ＳＨＩＸＪ，ＬＶＪＰ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒ

ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｎｄｅｘａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｍｉｓｓｉｌｅｓｙｓｔｅｍｂａｓｅｄｏｎＧＳＰＮ

［Ｊ］．ＡｃｔａＡｒｍａｍｅｎｔａｒｉｉ，２０１９，４０（１０）：２０７０２０７９（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２４］ＳＲＩＮＩＶＡＳＮ，ＤＥＢＫ．Ｍｕｉｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｎｏｎ

ｄｏｍｉｎａｔｅｄｓｏｒｔｉｎｇｉｎｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ［Ｊ］．ＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＣｏｍ

ｐｕｔａｔｉｏｎ，２０１４，２（３）：２２１２４８．

［２５］ＤＥＢＫ，ＰＲＡＴＡＰＡ，ＡＧＡＲＷＡＬＳ，ｅｔａｌ．Ａｆａｓｔａｎｄｅｌｉｔｉｓｔｍｕｌ

ｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｇｅｎｅｔｉｃａｌｇｏｒｉｔｈｍ：ＮＳＧＡⅡ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

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

［２６］陈希祥，邱静，刘冠军．测试不确定条件下基于贝叶斯网络

的装备测试优化选择技术［Ｊ］．中国机械工程，２０１１，２２

（４）：３７９３８４．

ＣＨＥＮＸＸ，ＱＩＵＪ，ＬＩＵＧＪ．Ｏｐｔｉｍａｌｔｅｓｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎｏｆｍａｔｅｒｉｅｌ

ｂａｓｅｄｏｎｂａｙｅｓｉａｎｎｅｔｗｏｒｋｕｎｄｅｒｔｅｓｔｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ［Ｊ］．Ｃｈｉｎａ

ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１１，２２（４）：３７９３８４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　翟禹尧　男，博士研究生。主要研究方向：测试性、故障诊断。

史贤俊　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：自动控

制、测试性和故障诊断。

００８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 翟禹尧，等：不可靠测试条件下基于 ＮＳＧＡⅡ的多目标测试优化选择

ＭｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｔｅｓｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｅｌｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＮＳＧＡⅡ
ｕｎｄｅｒｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ＺＨＡＩＹｕｙａｏ１，ＳＨＩＸｉａｎｊｕｎ１，，ＹＡＮＧＳｈｕａｉ２，ＱＩＮＹｕｆｅｎｇ１

（１．ＣｏａｓｔＧｕａｒｄＡｃａｄｅｍｙ，ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ；

２．ＰＬＡＵｎｉｔ７８１０２，Ｃｈｅｎｇｄｕ６１００００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｓｉｎｃｅｔｅｓｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｅｌｅｃｔｉｏｎｐｌａｙｓａｖｉｔａｌｒｏｌｅｉｎｔｈｅｔｅｓｔｄｅｓｉｇｎｏｆｖａｒｉｏｕｓｅｑｕｉｐｍｅｎｔｓｙｓ
ｔｅｍｓ，ｉｎｔｈｅｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎｏｆｖａｒｉｏｕｓｔｙｐｅｓｏｆｅｑｕｉｐｍｅｎｔ，ｔｅｓｔｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｆａｃｔｏｒｓｓｅｒｉｏｕｓｌｙａｆｆｅｃｔｔｈｅｏｐｔｉｍｉ
ｚａｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｓｅｌｅｃｔｉｏｎ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｄｅｓｃｒｉｂｅｓｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｓｅｌｅｃｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｕｎｄｅｒｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．Ｓｅｃｏｎｄ，ｕｎｄｅｒｔｈｉｓｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｔｅｓｔｃｏｓｔ，
ｍｉｓｓｅｄｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｔｅ，ａｎｄｆａｌｓｅａｌａｒｍｒａｔｅａｒｅｕｓｅｄａｓｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｇｏａｌｓ，ａｎｄｔｈｅｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｔｅａｎｄ
ｉｓｏｌａｔｉｏｎｒａｔｅａｒｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ．Ｔｈｕｓ，ａｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｂｌｅｍｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｔｈｉｒｄ，ｔｈｅＮＳＧＡ
Ⅱ ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｆａｓｔＮｏｎｄｏｍｉｎａｔｅｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎＳｏｒｔｉｎｇＧｅｎｅｔｉｃＡｌｇｏｒｉｔｈｍⅡ ｗｉｔｈａｎｅｌｉｔｅ
ｒｅｔｅｎｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙ，ｗａｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｐｒｏｂｌｅｍ．ＵｓｉｎｇｔｈｅＮＳＧＡⅡ ａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍ，ａｓｅｔｏｆＰａｒｅｔｏｏｐｔｉｍａｌｓｏｌｕｔｉｏｎｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ，ａｎｄｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｔｅｓｔｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｃａｎｂｅｓｅｌｅｃｔｅｄａｃｃｏｒｄ
ｉｎｇｔｏａｃｔｕａｌｎｅｅｄｓ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｎｅｘａｍｐｌｅａｎａｌｙｓｉｓｉｓｐｅｒｆｏｒｍｅｄｏｎａｃｅｒｔａｉｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔ，ｔｈｒｅｅｓｅｔｓｏｆｏｐｔｉｍａｌ
ｓｏｌｕｔｉｏｎｓａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ，ｗｈｉｃｈｃａｎｍｅｅｔｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｓｅｌｅｃｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｎｅｅｄｓ，ａｎｄｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄｅｆ
ｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｍａｔｈｅｍａｔｉｃａｌｍｏｄｅｌａｎｄｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍａｒｅｖｅｒｉｆｉｅｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｔｅｓｔｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｅｌｅｃｔｉｏｎ；ｔｅｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎ；ｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃｔｉｖｅｔｅｓｔ；ｕｎｒｅｌｉａｂｌｅｔｅｓｔ；ＮＳＧＡⅡ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００２０４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００２２１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００２２８１７：００
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００２２８．０８４０．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１９０３３７４）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｓｘｊａａ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ
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基于 ＧＮＳＳ测量的天宫二号质心确定
金哲阳１，２，王文彬１，２，，刘江凯１，２

（１．中国科学院 空间应用工程与技术中心，北京 １０００９４；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９）

　　摘　　　要：由于轨道机动燃料消耗，科学载荷加载、分离，以及伴飞小卫星在轨释放等
原因引起天宫二号空间站质心（ＣＯＭ）发生位移，从而影响天宫二号的动力学质心定轨精度。
针对这一问题，提出了基于全球导航卫星系统（ＧＮＳＳ）测量数据的简化动力学质心估计方法。
燃料消耗是引起天宫二号质心发生位移的主要原因，质心在本体坐标系 Ｘ轴方向位移最为显
著。利用 ＧＮＳＳ测量数据对天宫二号进行质心估计和精密定轨，在三轴对地稳定姿态下，本体
坐标系 Ｘ轴方向与轨道切向重合，定轨结果对本体坐标系 Ｘ轴方向的质心位移并不敏感。但
在连续偏航模式下，本体坐标系 Ｘ轴在轨道法向上有较大分量，Ｘ轴方向的质心位移对基于
ＧＮＳＳ测量计算的精密定轨结果有较大影响。定性和定量分析结果表明：偏航姿态模式下天
宫二号本体坐标系 Ｘ轴方向质心位移估计具有可行性。天宫二号实测数据计算结果表明：与
未做质心估计的定轨结果进行对比，质心估计后表征轨道动力学建模误差的经验加速度补偿

水平在轨道径向、切向和法向上分别降低 ６２％、５０％和 ６５％；载波相位后验残差标准差降低
０．０４ｃｍ；精密轨道与全球激光测距数据比较精度提高 ０．８６ｃｍ。所提方法可以应用于大型低
轨航天器在轨质心估计。

关　键　词：天宫二号；质心（ＣＯＭ）估计；偏航姿态模式；经验加速度；激光测距
中图分类号：Ｖ４１２．４１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８０２１２

　　对基于全球导航卫星系统（ＧＮＳＳ）观测的低
轨航天器精密定轨来说，目前普遍采用的是简化

动力学精密定轨方法
［１］
，其通过引入随机经验加

速度模型以吸收非保守力建模误差，并与 ＧＮＳＳ
高精度测量数据进行匹配进而实现精密轨道确

定。海洋测高类和测地类卫星的定轨精度较高，最

高甚至可以达到１～２ｃｍ（如测高卫星 Ｊａｓｏｎ２［２］）。
天宫二号空间实验室（简称天宫二号）属于大型

低轨航天器，其定轨精度也可达厘米级
［３］
，但定

轨的质心为参考质心（ＣＯＭ），不是动力学质心，
参考质心是天宫二号在发射前进行标定的。定轨

过程采用简化动力学定轨方法
［１，４］
，该方法中经

验加速度模型吸收了包括航天器动力学质心位置

误差在内的动力学模型误差，在一定程度上吸收

了部分动力学质心位移的影响。天宫二号发射后

轨道机动燃料消耗、载荷分离、小卫星在轨释放等

原因会引起航天器的动力学质心发生位移
［１］
。

因此天宫二号在轨运行期间，动力学质心位置确

定难度较大。

为了得到准确的天宫二号动力学质心位置，

需要在精密定轨的同时完成对动力学质心的估

计。另外，质心估计还有其他重要作用，如结果可

用于评估大型航天器内部任意位置点的微重力水

平
［５］
。经测算，距离动力学质心 １ｍ处的微重力

水平为１．３５×１０－６ｍ／ｓ２，距离动力学质心１０ｍ处微
重力水平将下降一个数量级，即１．３５×１０－５ｍ／ｓ２，

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 金哲阳，等：基于 ＧＮＳＳ测量的天宫二号质心确定

某些实验对微重力水平和质心位置精度要求较

高。当天宫二号和天舟一号组合体运行时，天舟

一号上的加速度计无法安装在质心处，由质心偏

移而引起的离心力加速度和线性加速度则干扰了

加速度计对非保守力的测量。因此当完成组合体

动力学质心估计后，可以有效剥离加速度计数据

中由于质心偏移安装所引入的离心力加速度和线

性加速度干扰项，精确评估加速度计对非保守力加

速度的测量水平和精度。航天器质心的轨道状态

还可用于大气密度的反演
［６］
。获得航天器精确的

动力学质心后，可以利用 ＧＮＳＳ测量数据和非质心
安装加速度计数据对航天器的姿态角进行估计

［７］
。

目前，国内外已经针对航天器的质心标定问

题开展了研究
［８］
，多数文献采用对敏感器数据进

行连续处理，数据量大、计算复杂，且实验对象多

为重力卫星这类小型航天器。文献［９］提出了一
种利用卫星自旋晃动，并通过静电加速度计实现

卫星质心在轨标定的方案，通过该方案计算得到

的质心精度达到毫米级，但是该自旋方案控制难

度较大，工程上难以实现。文献［１０１１］针对重力
卫星质心在轨标定问题，提出了一种利用周期性

磁力矩使卫星产生姿态机动，利用经典的 Ｋａｌｍａｎ
滤波算法对卫星质心进行检测的方案，该方案将

卫星质心在轨标定问题转换为对卫星角加速度的

求解，并进行了尝试性的仿真研究，使质心位置的

三轴最佳标定精度达到毫米级，但该算法需要假

设加速度模型近似线型，且过程噪声为高斯白噪

声，如果实际的角速度响应中存在非线型、非平稳

过程，则会降低质心估计精度。文献［１２１３］利用
陀螺仪和加速度计的测量数据，提出了基于指数

加权递归的最小二乘算法来估计航天器的质心位

移，计算得到质心位置的估计精度达到约６ｍｍ水
平。以上方法大都不适合天宫二号，未搭载加速

度计等敏感器。

本文分析了处于偏航状态下的天宫二号质心

位移估计的可行性，提出了基于 ＧＮＳＳ测量数据
和简化动力学最小二乘批处理 （ＢａｔｃｈＬｅａｓｔ
Ｓｑｕａｒｅｓ，ＢａｔｃｈＬＳＱ）的质心位移估计方法。大多
数航天器都会配置ＧＮＳＳ接收机，将ＧＮＳＳ测量数
据用于航天器质心估计具有普遍意义。同时，针

对天宫二号结构和姿态运动特点，构建了较为精

细的结构模型 Ｃｙｌｉｎｄｅｒｗｉｎｇ［１４］，实时计算大气阻
力和辐射光压面质比，提高非保守力建模精度。

由于天宫二号在轨期间，其真实质心位置无法确

定，缺乏直接验证质心位移估计精度的手段，只能

通过定轨结果的内外符合来间接验证。因此，本

文从后验残差、重叠轨道检验和地面激光数据检

核等方面对质心位移校正前后的精密轨道进行了

对比，从而评估该质心估计方法的有效性。

１　天宫二号结构及姿态动力学模型

１．１　天宫二号结构
天宫二号由实验舱和资源舱 ２个舱段构成，

其总质量约为 ８６００ｋｇ［３］，全长 １０．４ｍ，最大直径
３．３５ｍ，太阳能翼宽约 １８．４ｍ，结构如图 １所示。
资源舱后端面与运载火箭连接。从资源舱后端沿

空间实验室纵轴向实验舱看，按顺时针方向分为

４个象限，由象限线 Ｉ、ＩＩ、ＩＩＩ、ＩＶ分割。各象限线间
隔９０°，正常在轨飞行时 Ｉ象限对地，如图１所示。

图 １　天宫二号结构和象限线示意图

Ｆｉｇ．１　ＩｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｑｕａｄｒａｎｔｌｉｎｅｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎ

３０８
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　　天宫二号的整体坐标系和本体坐标系［１５］
如

图１所示。整体坐标系原点 Ｏｄ取在资源舱与运
载火箭连接端面的几何中心；ＯｄＸｄ轴沿飞行器的
纵轴，指向对接机构；ＯｄＹｄ轴与 ＯｄＸｄ轴垂直，指
向 ＩＩＩ象限线；ＯｄＺｄ轴与 ＯｄＸｄ和 ＯｄＹｄ轴垂直，指
向 ＩＶ象限线。本体坐标系原点 Ｏｂ为空间实验室
质心，ＯｂＹｂ轴指向空间实验室的 ＩＶ象限线，ＯｂＺｂ
轴指向空间实验室的 Ｉ象限线，ＯｂＸｂ轴、ＯｂＹｂ轴
和 ＯｂＺｂ轴满足右手螺旋法则。

轨道坐标系 ＯｏＸｏＹｏＺｏ的坐标原点位于空间
实验室质心处。 ＋Ｚｏ轴指向地心，＋Ｘｏ轴在轨道
平面内与 Ｚｏ轴垂直并指向与空间实验室运动速
度呈锐角的方向，Ｙｏ轴根据 Ｘｏ轴和 Ｚｏ轴的指
向，通过右手螺旋法则确定，垂直于轨道面，如

图２所示。轨道坐标系的各坐标轴单位矢量的数
学表达式为

ｅＸ ＝ｅＹ ×ｅＺ

ｅＹ ＝
ｖ×ｒ
ｖ×ｒ

ｅＺ ＝－
ｒ













ｒ

（１）

式中：ｒ为从地心指向卫星质心 Ｏｏ的位置矢量；ｖ
为卫星的运动速度矢量。

天宫二号在运行期间，开展了精密定轨任务，

测量载荷包括双频 ＧＮＳＳ接收机和激光反射器
（ＬａｓｅｒＲｅｒｏｒｅｆｌｅｃｔｏｒＡｒｒａｙ，ＬＲＡ），其在整体坐标
系下的坐标如表 １所示。天线安装角为 ３４°，天
线法线与整体坐标系 ＋Ｚｄ轴的夹角为 １４°，如
图３所示。激光发射器安装在天宫二号象限线 Ｉ
方向上，指向地心。

图 ２　轨道坐标系示意图

Ｆｉｇ．２　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｏｒｂｉｔａｌｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ

表 １　测量载荷与发射前参考质心的位置

Ｔａｂｌｅ１　Ｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆｍｅａｓｕｒｅｄｌｏａｄｓａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

ＣＯＭ ｂｅｆｏｒｅｌａｕｎｃｈ

位置 Ｘｄ／ｃｍ Ｙｄ／ｃｍ Ｚｄ／ｃｍ

天线相位中心 ４２８．６６ １５８．５ －１０１．３１

激光角反射镜 ４１４．８８ －１５９．５７ －０．０９

发射前参考质心 ４１６．０３ ０．６３ ０．５３

图 ３　天线安装位置及天线法线示意图

Ｆｉｇ．３　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｎｏｒｍａｌ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆａｎｔｅｎｎａ

１．２　天宫二号姿态运动

天宫二号航天器有 ２种姿态模式，分别为

“三轴对地稳定”和“连续偏航”。当太阳高度角

β＞２５°时，天宫二号将执行连续偏航模式。在这

种模式下，卫星本体坐标系与轨道坐标系在本体

坐标系的 ＸｂＹｂ平面内存在夹角，称作姿态偏航角

ψ（定义参见附录 Ａ），如图 ４所示。同时姿态偏

航角 ψ连续发生变化，保持太阳能电池板垂直于

太阳方向，即太阳能帆板法向 ｎ与太阳方向一

致，可以获得最大的太阳能。姿态偏航角 ψ和姿

态偏航角速度 ψ的计算公式如下：

α＝ａｒｃｔａｎ２（－Ｓｘ，－Ｓｚ） （２）

λ＝ａｒｃｓｉｎ（－Ｓｙ） （３）

如果 λ＞０，则

ψ＝－π２
－ π
２
－( )λｓｉｎα

ψ＝－ω π
２
－( )λｃｏｓ{ α

（４）

否则

图 ４　天宫二号偏航姿态运动示意图

Ｆｉｇ．４　ＩｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇ

ａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅ

４０８
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ψ＝π２
＋ π
２
＋( )λｓｉｎα

ψ＝ω π
２
＋( )λｃｏｓ{ α

（５）

式中：ω为轨道角速度绝对值；Ｓｘ、Ｓｙ和 Ｓｚ为太阳

矢量表示在轨道坐标系的单位向量。

当太阳高度角 β＜２５°时，天宫二号将转向三

轴对地稳定模式。在三轴对地稳定模式下，卫星

本体坐标系与轨道坐标系重合，太阳能电池板将

尽量保持最大的横截面对太阳，所以太阳能帆板

法向 ｎ与太阳方向在轨道平面上的投影一致。

太阳能帆板法向 ｎ随着飞行方向（整体坐标系

ＯｄＸｄ轴）的变化而不断变化
［１５］
。

以一个完整的轨道周期为例，姿态偏航角 ψ

随轨道升交角距的变化如图 ５所示。可知，随着

升交角距的增大，姿态偏航角在 ４０°～１４０°之间

连续变化。

图 ５　姿态偏航角变化示意图

Ｆｉｇ．５　Ｉｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｙａｗａｎｇｌｅｃｈａｎｇｅ

１．３　动力学精确建模

由天宫二号的姿态运动可知，天宫二号处于

不同姿态模式时，大气阻力截面积不一样，需要进

行精细的动力学建模。在动力学建模时，将天宫

二号的卫星结构模型简化为 Ｃｙｌｉｎｄｅｒｗｉｎｇ模型，

该结构模型由１个圆柱形的舱体和２个长方形的

太阳翼构成。圆柱高 Ｈ＝１０．４ｍ，底面积直径Ｒ＝

３．３５ｍ，ｌ为太阳能帆板的宽度，ｈ为太阳能帆板

的长度，约 １８．４ｍ，其侧视图和俯视图如图 ６

所示。

根据天宫二号的姿态运动推导出２种模式下

的大气阻力截面积的计算公式。

１）计算大气速度的单位方向向量

在地心惯性坐标系
［１６］
下，卫星的运动速度为

Ｖ，卫星质心的位置向量为 Ｒｓ，则大气速度的单位

图 ６　Ｃｙｌｉｎｄｅｒｗｉｎｇ模型示意图

Ｆｉｇ．６　ＩｌｌｕｓｔｒａｔｉｏｎｏｆｍｏｄｅｌｏｆＣｙｌｉｎｄｅｒｗｉｎｇ

方向向量为

Ｖｒ ＝
－Ｖ
Ｖ

（６）

２）计算圆柱体的大气阻力截面积

三轴对地稳定姿态下，圆柱体的大气阻力截

面积为

Ｓ１ ＝
πＲ２

４
（７）

偏航姿态下，假设姿态偏航角为 ψ，圆柱体的

大气阻力截面积为

Ｓ１ ＝
πＲ２

４
ｃｏｓψ＋ＲＨｓｉｎψ （８）

３）计算太阳能帆板的大气阻力截面积

在地心惯性坐标系下，太阳的坐标向量为

Ｒｓｕｎ，则卫星指向太阳的向量 Ｒｌｏｓ为

Ｒｌｏｓ ＝Ｒｓｕｎ－Ｒｓ （９）

将 Ｒｌｏｓ投影到地心惯性坐标系的 ＸＹ面上，同

时单位化得到 Ｒｖｌｏｓ：

Ｒｖｌｏｓ ＝
Ｒｌｏｓｃｏｓβ
Ｒｌｏｓｃｏｓβ

（１０）

三轴对地稳定姿态下，太阳能帆板的大气阻

力截面积为

Ｓ２ ＝ｌｈＶｒ·Ｒｖｌｏｓ （１１）

偏航姿态下，太阳能帆板的大气阻力截面

积为

Ｓ２ ＝ｌｈＶｒ·Ｒｖｌｏｓ ｃｏｓψ （１２）

可知，总大气阻力截面积为

Ｓｔｏｔａｌ＝Ｓ１＋Ｓ２ （１３）

据此即可计算出飞行器的大气阻力面质比，

图７为不同姿态模式下，大气阻力面质比在一个

轨道周期内随升交角距的变化情况。大气阻力面

质比随升交角距连续变化，变化范围约为０．００１～

０．００６ｍ２／ｋｇ。

５０８
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图 ７　偏航模式和三轴对地稳定模式下，大气阻力

面质比在不同升交角距下的变化规律

Ｆｉｇ．７　Ｌａｗｏｆｔｈｅｃｈａｎｇｅｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇｍａｓｓｏｆ

ａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅｏｆｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇａｎｄ

ｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅｏｆｔｈｒｅｅａｘｉｓＥａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇ

ｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｒｇｕｍｅｎｔｏｆｌａｔｉｔｕｄｅ

２　质心位移估计方法

２．１　质心位移建模与估计
简化动力学最小二乘批处理方法是对动力学

模型参数和观测模型参数进行迭代平差，使得给

定时间段上的观测量和观测模型值的差的平方和

最小。根据待估参数初值条件，卫星在给定时间

段上进行数值积分，得到观测模型值，与观测量做

差，得到残差值。建立观测模型关于待估参数的

偏导数矩阵，组成超定线性法方程组，求解法方程

得到初值条件的校正量，多次迭代直至待估参数

的解收敛
［１７］
。该方法每次迭代完成给定时间段

上所有观测数据的处理，观测量必须事先可用，满

足事后轨道确定的条件。

最小二乘批处理方法的具体推导过程可参

考文献［１５］，在此基础上增加质心偏移估计参
数。将质心偏移加入动力学待估参数向量 Ｙ
中，即

Ｙ＝（ｒｏｆｆｓｅｔｓ；ｙ０；ＣＲ；ＣＤ；ａ０；ａ１；…；ａｎａ－１） （１４）

式中：ｒｏｆｆｓｅｔｓ为质心位移量；ｙ０为卫星在 ｔ０时刻的
位置与速度；ＣＤ和 ＣＲ分别为大气阻力系数和太
阳辐射光压系数；ａ０，ａ１，…，ａｎａ－１表示 ｔ０～ｔｎａ－１时
刻的逐段经验加速度，在定轨过程中同其他参数

一同估计，用于吸收动力学模型误差，其量级大小

可表示非保守力建模误差
［１８］
。

ＧＮＳＳ伪距消电离测量模型［１７］
为

ＲＩＦ（ｔ）＝ρ
ｓ
ｒ（ｔ）＋ｃ（δｔｒ（ｔ）－δｔ

ｓ
（ｔ－τｓｒ（ｔ）））＋

　　ＭＲＩＦ（ｔ）＋εＲＩＦ（ｔ） （１５）
式中：ｒ为飞行器；ｓ为某一颗 ＧＮＳＳ星座卫星；ｔ为
信号接收时间；ｃ为光速；ρｓｒ（ｔ）为接收机天线相位
中心和ＧＮＳＳ卫星天线相位中心的几何距离；δｔｒ（ｔ）

为接收机在 ｔ时刻的钟差；δｔｓ（ｔ－τｓｒ（ｔ））为 ＧＮＳＳ

卫星在信号发射时刻 ｔ－τｓｒ（ｔ）的钟差，τ
ｓ
ｒ（ｔ）为信

号传输时间；εＲＩＦ（ｔ）为测量噪声，假设为均值为 ０
的随机变量，精度在分米级；ＭＲＩＦ（ｔ）包括天线相
位中心校正、重力场延迟等。

载波相位消电离测量模型为

ＬＩＦ（ｔ）＝ρ
ｓ
ｒ（ｔ）＋ｃ（δｔｒ（ｔ）－δｔ

ｓ
（ｔ－τｓｒ（ｔ）））＋

　　λＩＦＮＩＦ＋ＭＬＩＦ（ｔ）＋εＬＩＦ（ｔ） （１６）
式中：λＩＦ为波长；ＮＩＦ为载波相位的整周数；εＬＩＦ（ｔ）
为测量噪声；ＭＬＩＦ（ｔ）为其他系统偏差。

对 ρｓｒ（ｔ）进行线性化，得到

ρｓｒ（ｔ）＝ρ
ｓ
ｒ０（ｔ）－ｒ

Ｔ
ｐｃｏ，ｍ·ｅ

ｓ
ｒ（ｔ）＝

　　ρｓｒ０（ｔ）－（ｒｐｃｏ＋ｒｏｆｆｓｅｔｓ）
Ｔ
·ｅｓｒ（ｔ）＝

　　 ｙｒ０（ｔ）－ｙ
ｓ
（ｔ） －（ｒｐｃｏ＋ｒｏｆｆｓｅｔｓ）

Ｔ
·ｅｓｒ（ｔ）

（１７）
式中：ρｓｒ０（ｔ）为 ＧＮＳＳ卫星质心与天宫二号参考质
心的距离；ｙｒ０（ｔ）为天宫二号参考质心在地心地

固下的位置；ｙｓ（ｔ）为 ＧＮＳＳ卫星质心在地心地固
系下的位置；ｒｐｃｏ，ｍ为天宫二号动力学质心到接收
机天线相位中心的向量；ｒｐｃｏ为天宫二号参考质心
到接收机天线相位中心的向量；ｒｏｆｆｓｅｔｓ＝ｒｐｃｏ，ｍ －ｒｐｃｏ
为质心位移偏差，即作为待估参数，在批处理过程

中假设是常量；ｅｓｒ（ｔ）为天宫二号指向 ＧＮＳＳ卫星
的单位向量，如图８所示。

采用微分修正的方式对质心位移量进行估

计，需计算测量值对质心位移偏差的偏导数。

ρｓｒ（ｔ）
ｒ[ ]
ｏｆｆｓｅｔｓ

Ｔ

＝ｅｓｒ（ｔ） （１８）

２．２　质心估计可行性分析
通过定性分析和定量分析２个方面来说明连

续偏航模式下进行质心估计的可行性。

２．２．１　定性分析
通过以下假设来定性分析是否可以基于

６０８
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图 ８　卫星参考质心、动力学质心和天线相位

中心的位置关系

Ｆｉｇ．８　Ｐｏｓｉｔｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐａｍｏｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｒｅｆｅｒｅｎｃｅ

ＣＯＭ，ｄｙｎａｍｉｃＣＯＭａｎｄａｎｔｅｎｎａｐｈａｓｅｃｅｎｔｅｒ

ＧＮＳＳ测量实现对卫星质心位移的估计。假设卫
星内部有２个位置点：一个是真正的动力学质心，
一个是参考质心。因参考质心位置已知，便可以

和 ＧＮＳＳ天线相位中心建立对应关系，或者说，
ＧＮＳＳ“间接”测量的是航天器参考质心的位置。
而动力学质心的运动反映的是航天器真实的运动

状态，不受 ＧＮＳＳ测量的影响。若 ＧＮＳＳ测量值
（测量参考质心的运动）能与动力学质心的运动

完全匹配，即参考质心和动力学质心的轨迹一致，

则 ＧＮＳＳ测量是无法区分这 ２个位置点的，也就
是不具备质心估计可行性。若 ＧＮＳＳ测量值与动
力学质心运动不匹配，则可以通过 ＧＮＳＳ测量进
行质心位移估计。

１）假设这２个质点仅在轨道坐标系中的 Ｚｏ
方向（即轨道径向）存在位置差，则两质点由于轨

道高度不相同造成轨道周期存在差异，随着时间

增加，ＧＮＳＳ测量的参考质心与动力学质心的位
置差越来越大。因此，轨道径向上的质心位移是

可以估计的。

２）假设这 ２个质点仅在轨道坐标系中的 Ｙｏ
方向（即轨道法向）上存在位置差，则两质点运

动的轨道面存在一定夹角，位置差发生周期性

变化。因此，轨道法向上的质心位移是可以估

计的。

３）假设这２个质点仅在轨道坐标系中的 Ｘｏ
方向（即轨道切向）上存在位置差，在两质点与地

心的方向矢量形成的夹角足够小的情况下（由于

航天器尺寸限制，该条件一般都能满足），２个质

点的轨迹是相同的，其相对位置关系固定不变，因

此，轨道切向上的质心位移是无法估计的。而且

由于２个质点的位置差很小，非保守力也不会有
明显差异。

以上分析表明，轨道径向和法向的质心位移

可观测性比较强，而轨道切向上的质心位移可观

测性较差。燃料消耗引起的天宫二号质心位移本

体坐标系 Ｘｂ轴方向变化显著。根据上述定性分
析，在三轴对地稳定姿态下，本体坐标系 Ｘｂ轴与
轨道切向重合，难以通过 ＧＮＳＳ测量正确本体坐
标系 Ｘｂ轴的质心位移。而在连续偏航模式下，本
体坐标系 Ｘｂ轴在轨道法向上有较大分量。因此，
本文利用连续偏航模式下的 ＧＮＳＳ观测数据，完
成对天宫二号卫星的质心确定。

２．２．２　定量分析
利用 ＧＮＳＳ实测数据计算本体坐标系下不同

方向的质心偏移误差对精密轨道的影响。三轴对

地稳定情况下的定量仿真分析已有文献给出
［１９］
。

因此，本文选取天宫二号卫星处于偏航姿态下的

时期（姿态偏航角变化范围为 ４０°～１４０°），即利
用天宫二号卫星 ２０１８年 １月 ８日—１月 １０日的
观测量。在不考虑质心位移的前提下，采用简化

动力学精密定轨方法计算得到轨道产品 Ｏｒｂｉｔ
ｎｏＯＦＦＳＥＴ。分别在天宫二号卫星本体坐标系的
Ｘｂ、Ｙｂ、Ｚｂ３个方向上添加 １０ｃｍ的质心位置位

移，即ｒＸｏｆｆｓｅｔｓ＝（１０，０，０）ｃｍ、ｒ
Ｙ
ｏｆｆｓｅｔｓ＝（０，１０，０）ｃｍ和

ｒＺｏｆｆｓｅｔｓ＝（１０，０，０）ｃｍ。仍采用相同的定轨方法对
上述日期获得的观测数据进行解算，获得轨道产

品 ＯｒｂｉｔＲＥＦ，并将其与 ＯｒｂｉｔｎｏＯＦＦＳＥＴ进行比
对，分析不同方向的质心位移变化对定轨结果的

影响，结果如表２～表４所示。表中：Ｒｘ、Ｒｙ、Ｒｚ分
别表示 ＯｒｂｉｔＲＥＦ在本体坐标系 ３个方向的位置
残差（与 ＯｒｂｉｔｎｏＯＦＦＳＥＴ比较）。

本体坐标系 Ｘｂ方向加入 １０ｃｍ的质心位移

ｒＸｏｆｆｓｅｔｓ后，得到的定轨结果与 ＯｒｂｉｔｎｏＯＦＦＳＥＴ进行
表 ２　本体坐标系 Ｘｂ方向 １０ｃｍ的质心位移变化对

定轨结果的影响分析

Ｔａｂｌｅ２　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ１０ｃｍＣＯＭ

ｏｆｆｓｅｔｉｎＸｂａｘｉｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｏｒｂｉｔ

ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

日期 Ｒｘ／ｃｍ Ｒｙ／ｃｍ Ｒｚ／ｃｍ

２０１８０１０８ ６．３９ ６．８１ ２．５８

２０１８０１０９ ５．６９ ７．２８ １．６７

２０１８０１１０ ５．４２ ７．６３ １．８５

平均值 ５．８３ ７．２４ ２．０３

７０８
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表 ３　本体坐标系 Ｙｂ方向 １０ｃｍ的质心位移变化对

定轨结果的影响分析

Ｔａｂｌｅ３　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ１０ｃｍＣＯＭ

ｏｆｆｓｅｔｉｎＹｂａｘｉｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｏｒｂｉｔ

ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

日期 Ｒｘ／ｃｍ Ｒｙ／ｃｍ Ｒｚ／ｃｍ

２０１８０１０８ ７．８ ６．３ １．００

２０１８０１０９ ７．４９ ６．５２ ０．８５

２０１８０１１０ ７．８３ ６．５８ １．０４

平均值 ７．７１ ６．４７ ０．９６

表 ４　本体坐标系 Ｚｂ方向 １０ｃｍ的质心偏移变化对

定轨结果的影响分析

Ｔａｂｌｅ４　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆ１０ｃｍＣＯＭ

ｏｆｆｓｅｔｉｎＺｂａｘｉｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｎｏｒｂｉｔ

ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

日期 Ｒｘ／ｃｍ Ｒｙ／ｃｍ Ｒｚ／ｃｍ

２０１８０１０８ ３．１８ ０．６１ ８．１４

２０１８０１０９ ２．７５ ０．５３ ８．８６

２０１８０１１０ ３．０８ ０．４４ ８．６５

平均值 ３．００ ０．５３ ８．５５

对比，发现本体坐标系 Ｘｂ方向定轨残差均值为

５．８３ｃｍ，Ｙｂ方向为７．２４ｃｍ，Ｚｂ方向为２．０３ｃｍ，

与质心位移 ｒＸｏｆｆｓｅｔｓ对比有明显区别，说明质心位移

影响到了 ＧＮＳＳ测量模型值，导致测量模型值与

实际测量值不再匹配，从而影响了定轨结果。因

此，偏航状态下，ＧＮＳＳ测量数据可以用于本体坐

标系 Ｘｂ方向上的质心位移估计。

由于天宫二号在轨机动的燃料消耗，本体坐

标系 Ｘｂ方向上的质心位移最大，远高于另外２个

正交方向的质心位移。在三轴对地定向姿态模式

中，本体坐标系与轨道坐标系重合，本体坐标系

Ｘｂ方向质心位移与轨道切向重合。谷德峰等
［１９］

已证明轨道切向的质心位移不可估计。但在连续

偏航模式下，本体坐标系 Ｘｂ方向质心位移在轨道

切向和轨道法向上都有分量。现假定 Ｘｂ方向存

在１０ｃｍ的质心位移，由于姿态的偏航运动，该质

心位移在轨道切向和法向上的分量如图 ９所示，

轨道法向的质心位移分量在６～１０ｃｍ之间变化，

大部分情况下，质心位移在法向上的分量比在切

向上的分量要大。此时本体坐标系 Ｘｂ方向质心

位移是可以估计的
［２０］
。

本体坐标系其他 ２个方向情况大致类似，质

心位移对定轨结果都有影响。通过质心估计定量

分析结果看，姿态偏航模式下本体坐标系 ３个方

向均具备质心位移估计的可行性。

图 ９　偏航模式下，本体坐标系 Ｘｂ轴 １０ｃｍ质心位移

在轨道切向和法向上的分量变化

Ｆｉｇ．９　ＣｏｍｐｏｎｅｎｔｃｈａｎｇｅｓｏｆＸｂａｘｉｓ１０ｃｍｏｆｆｓｅｔｓｏｆ

ＣＯＭｉｎａｌｏｎｇｔｒａｃｋａｎｄｃｒｏｓｓｔｒａｃｋｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｉｎ

ａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅｏｆｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇ

２．３　质心估计校验方法
本文利用 ＧＮＳＳ实测数据在偏航模式下估计

天宫二号本体坐标系 ３个方向的质心位移，并将
定轨结果与未进行质心估计的定轨结果做比较，

从４个方面评估质心位移估计精度，前 ３个为内
符合精度校验，最后１个为外符合精度校验。

１）载波相位后验残差精度校验。载波相位
后验残差精度表示定轨结果与观测资料之间的拟

合程度。计算若干历元定轨结果对应的模型值与

观测量之间的载波相位后验残差，得到均值和均

方根（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅ，ＲＭＳ）。若均值接近于
０，ＲＭＳ值符合观测量类型的噪声水平，说明内符
合精度较高，定轨模型与 ＧＮＳＳ观测量是一致的，
轨道确定的迭代过程是收敛的。

２）弧段重叠精度校验。相同的定轨软件通
过２次独立解算得到的２段轨道中如果包含有重
叠弧段，那么尽管重叠段的观测数据相同，但是这

２段重叠定轨结果是相对独立的，可以认为不相
关，轨道重叠部分的符合程度反映出定轨精度

（采用重叠部分之差的 ＲＭＳ值）。
３）经验加速度估计水平校验。同时段的观

测资料独立解算得到的经验加速度估计幅值的大

小反映出定轨过程中采用的动力学模型的精度。

经验加速度幅值越大，动力学建模精度越差，间接

反映质心位移估计精度不高，反之则说明质心位

移估计精度较高。

４）激光测距（ＳａｔｅｌｌｉｔｅｓＬａｓｅｒＲａｎｇｉｎｇ，ＳＬＲ）
外部校验。利用激光测距观测值对轨道数据进行

外部检验是一种独立的轨道检验方法，其原理是：

比较地面激光测距站直接测量的站星距（测站和

卫星轨道间的几何距离）与基于 ＧＮＳＳ测量值求
解的轨道与测站的站星距的差，并进行统计分析。

８０８
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３　质心估计结果和分析
发射前，天宫二号在地面进行了参考质心的

标定。天宫二号燃料消耗几乎只影响其本体坐标

系 Ｘｂ轴方向的质心变化。表 ５列出了天宫二号
发射时刻和３．１节里的实验方案中所涉及时间段

的质心位置（称作参考质心，表示在整体坐标系

中）和天线相位中心位置（表示在本体坐标系

中），这２个位置是根据燃料消耗和质心变化推
算的。因为天宫二号内部结构较为复杂，数学推

算的质心位置精度比较差，所以有必要利用在轨

测量数据进行精确估计。

表 ５　根据燃料消耗推算的天宫二号质心位置和天线相位中心位置

Ｔａｂｌｅ５　ＰｏｓｉｔｉｏｎｏｆＣＯＭ ａｎｄａｎｔｅｎｎａｐｈａｓｅｃｅｎｔｅｒｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ｃｏｍｐｕｔｅｄｂｙｆｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ

阶段
发生时间

（ＵＴＣ）

质量／ｋｇ

天宫二号整器 剩余燃料

质心位置

（整体坐标系）／ｃｍ

天线相位中心位置

（本体坐标系）／ｃｍ

轨控 ２０１６０９１６０８：５８：５５ ８４０６．４ ６９２．４ （４１６．０３，０．６３，０．５３） （１２．６３，－１０１．８４，－１５７．８７）

阶段 Ａ～阶段 Ｃ ２０１８０１０１００：００：００ ８４８８．９７ ８８９．８８ （３９３．２９，１．５５，０．５３） （３５．３７，－１０１．８４，－１５６．９５）

　注：阶段 Ａ～阶段 Ｃ的剩余燃料比轨控时期剩余燃料更多，是因为在２０１７年６月１４日，天舟一号对天宫二号进行了燃料补给。

３．１　实验方案
本文基于天宫二号实测 ＧＮＳＳ双频伪距和载

波相位测量数据，在定轨过程采用了２种方案，并
对定轨结果进行对比。方案１为不考虑质心位移
估计的精密轨道确定；方案 ２为考虑质心位移估
计的精密轨道确定

［２１］
。通过这样的对比实验来

验证质心估计对天宫二号轨道精度的影响。

考虑到 ＧＮＳＳ观测数据充足，激光数据受观
测时段和测站的影响而有限，因此，在 ＧＮＳＳ观测
数据连续且充足的时段进行质心估计，在有激光

数据的时段进行激光校验
［２０］
。具体时段设置如

表６所示。
表 ６　所选实验时段的具体说明

Ｔａｂｌｅ６　Ｓｐｅｃｉｆｉｃｉｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｓｆｏｒｓｅｌｅｃｔｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｅｒｉｏｄ

时段

名称
时段

时段内天宫二号

姿态模式

时段内是否有

激光观测数据
具体实验方法

阶段 Ａ ２０１８０１０１—２０１８０１１０ 连续偏航 无
对本体坐标系 Ｘｂ、Ｙｂ、Ｚｂ３个方向同时进行质心位移估

计，给出质心位移，并对比质心估计前后的定轨结果

阶段 Ｂ ２０１８０８２０—２０１８０８２４ 三轴对地稳定 有
利用阶段 Ａ估计的质心位移进行质心校正后，完成精密

定轨，并对轨道进行激光外符合校验

阶段 Ｃ ２０１８０８２７—２０１８０８３０ 连续偏航 有
利用阶段 Ａ估计的质心位移进行质心校正后，完成精密

定轨，并对轨道进行激光外符合校验

　　当天宫二号卫星处于阶段 Ａ、阶段 Ｂ、阶段 Ｃ
这３个时段时，天宫二号卫星均没有燃料消耗，可
视作质心没有发生变化。

３．２　结果与分析
选取来自实际任务的天宫二号卫星多天的在

轨观测数据，如表６所示。ＧＮＳＳ卫星星历以及钟
差来自于 ＩＧＳ（ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＧＮＳＳＳｅｒｖｉｃｅ），为已
知量且具有较高精度。ＧＮＳＳ星历位置利用 ８阶
拉格朗日插值以获得 ＧＮＳＳ卫星在任意时刻的位
置，误差在５ｃｍ量级以下［１］

，对 ＧＮＳＳ卫星钟差
利用线性插值可获得１ｃｍ以下的精度。

定轨相关参数设置为：批处理一天（２４ｈ）的
观测数据，观测历元间隔 ３０ｓ，待估钟差参数为
ｎＴ＝２８８０，载波相位模糊度参数 ｎＢ≈４５０～５００。

ＣＤ和 ＣＲ在整个区间上是待估常量，设置经验加

速度相关时间 ｔｅ＝６００ｓ，动力学参数 ｎＹ≈４４３。
待估参数总数约为３８００个。计算法方程的权重

矩阵，设置消电离伪距噪声标准差为 ０．４ｍ，消电
离载波相位噪声标准差为 ０．０１ｍ。动力学轨道
积分采用变步长 ＲＫＦ７８阶方法，可以满足高精度
的数值积分要求。

利用 ２０１８年 １月 １日—２０１８年 １月 １０日
（阶段 Ａ）的观测数据进行简化动力学最小二乘
批处理得到的质心位移估计量如表７所示。在本

体坐标系下，Ｘｂ方向质心位移估计量的平均值为

－１５．８４ｃｍ，标准差为０．４６ｃｍ，Ｚｂ方向的质心位
移估计量均值为１．０４ｃｍ，标准差为０．１６ｃｍ，这２
个方向的质心位移估计精度较高。

尽管本文应用的经验加速度参数吸收了部分

动力学建模误差，其与质心位移也存在一定耦合，

对质心位移估计产生一定影响，但由于定轨过程

中对经验加速度参数进行了约束，使得估计后的

经验加速度幅值的大小被约束在合理的范围内。

计算估计后的经验加速度的时间序列如图 １０所

９０８
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示。经计算，本体坐标系 Ｘｂ方向的经验加速度对
该方向的质心位移的影响为 ２～３ｃｍ，其大小约
为本体坐标系 Ｘｂ方向质心估计结果（１５ｃｍ）的
１／５（见表７），不会产生根本性影响。

Ｙｂ方向的质心位移估计量均值为 －７．３９ｃｍ，
标准差为２．４９ｃｍ。因为天宫二号卫星偏航模式
下的姿态偏航角主要在 ４０°～１４０°之间变化，所
以多数情况本体坐标系 Ｙｂ方向质心位移在轨道
切向上的分量比在轨道法向上的分量要大，该方

向的质心估计结果相对较差，表７中 Ｙｂ方向的质
心位移估计标准差比其他２个方向差一些。
表 ７　偏航姿态模式下，本体坐标系 ３个方向的质心

位移估计值及不确定度

Ｔａｂｌｅ７　ＥｓｔｉｍａｔｅｓａｎｄｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｉｅｓｏｆＣＯＭ ｏｆｆｓｅｔｉｎ

ｔｈｒｅｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｉｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｙｓｔｅｍｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅｏｆｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇ

日期 Ｘｂ／ｃｍ Ｙｂ／ｃｍ Ｚｂ／ｃｍ

２０１８０１０１ －１６．５４±０．３５ －７．４９±０．７４ １．２０±０．１３
２０１８０１０２ －１６．０９±０．３６ －５．６８±０．８６ １．２１±０．１３
２０１８０１０３ －１６．２６±０．４１ －４．６９±１．０７ １．０４±０．１１
２０１８０１０４ －１６．０２±０．４３ －６．７６±１．３８ １．１１±０．１４
２０１８０１０５ －１５．７４±０．４１ －６．５３±１．３４ １．２９±０．１６
２０１８０１０６ －１６．１３±０．４４ －９．５７±２．１９ １．０２±０．１３
２０１８０１０７ －１５．３０±０．４８ －７．１９±３．０３ ０．９４±０．１４
２０１８０１０８ －１５．５４±０．４７ －３．８４±３．３６ ０．８０±０．１４
２０１８０１０９ －１５．７９±０．５３ －１１．２５±５．０９ ０．８７±０．１６
２０１８０１１０ －１５．０３±０．４３ －１０．８７±３．２７ ０．８８±０．１９
平均值 －１５．８４ －７．３９ １．０４
标准差 ０．４６ ２．４９ ０．１６

图 １０　偏航模式下，质心位移估计后本体坐标系下

３个方向的经验加速度

Ｆｉｇ．１０　ＥｍｐｉｒｉｃａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎａｆｔｅｒＣＯＭｏｆｆｓｅｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ

ｉｎｔｈｒｅｅｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｉｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

ｓｙｓｔｅｍｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅｏｆｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇ

３．２．１　内符合分析
为了检验定轨结果与观测量的一致性（内符

合），给出了阶段 Ａ时段内的载波相位后验残差
的标准差结果，如图 １１所示。残差平均值为 ０，
定轨结果没有系统性偏差，未进行质心位移估计

图 １１　２０１８年 １月 １日—２０１８年 １月 １０日的

轨道后验残差标准差变化

Ｆｉｇ．１１　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｔｆｉｔｒｅｓｉｄｕａｌｓ

ｆｒｏｍＪａｎｕａｒｙ１ｓｔ，２０１８ｔｏＪａｎｕａｒｙ１０ｔｈ，２０１８

时相位后验残差标准差的均值为 ０．９０ｃｍ，进行
质心位移估计后相位后验残差标准差的均值为

０．８６ｃｍ，在进行质心位移估计后，相位后验残差
标准差均值明显减小，说明内符合结果更好，轨道

精度更高。

３．２．２　经验加速度估计水平分析
仍以 ２０１８年 １月 １日—２０１８年 １月 １０日

（阶段 Ａ）的观测数据为例，分析经验加速度的补
偿水平情况。图 １２比较了未进行和进行质心位
移估计定轨过程的经验加速度补偿水平。可以看

出，与未进行质心位移估计相比，进行质心位移估

计后，轨道径向、切向和法向经验加速度分别降低

６２％、５０％和 ６５％，表明质心得到校正后，轨道动
力学模型精度提高，相应的经验加速度的补偿水

平才会降低。

图 １２　经验加速度的补偿水平在轨道径向、

切向和法向上的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｃｈａｎｇｅｓｏｆｒａｄｉａｌ，ａｌｏｎｇｔｒａｃｋａｎｄｃｒｏｓｓｔｒａｃｋ

ｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｉｎｃｏｍｐｅｎｓａｔｉｏｎｌｅｖｅｌｏｆｅｍｐｉｒｉｃａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ
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３．２．３　重叠弧段分析
图１３为２０１８年１月１日—２０１８年１０日（阶

段 Ａ）的重叠弧段三维位置均方根（３ＤＲｏｏｔＭｅａｎ
Ｓｑｕａｒｅ，３ＤＲＭＳ）在质心位移估计前后的变化。
定轨弧长为 ２７ｈ，采用前一弧段最后 ３ｈ与当前
弧段的前３ｈ重叠轨道差异以评价轨道一致性。
与未进行质心位移估计的结果进行对比，质心位

移估计后，天宫二号卫星轨道重叠弧段 ３ＤＲＭＳ
由４．３３ｃｍ降低到２．６４ｃｍ，定轨精度较好。

图 １３　重叠弧段精度变化

Ｆｉｇ．１３　Ｃｈａｎｇｅｏｆａｃｃｕｒａｃｙｏｆｏｖｅｒｌａｐｐｉｎｇａｒｃ

３．２．４　激光校验结果分析
阶段 Ｂ为三轴对地稳定模式，不适合本体坐

标系 Ｘｂ、Ｙｂ方向质心位移估计，但该阶段存在地
面激光数据。将阶段 Ａ计算的质心位移量应用
到这个阶段的精密定轨过程中。分为２种情形对
比：一个是不应用质心位移校正结果（利用参考

质心定轨，不做质心位移计算）；另一个是应用质

心位移校正结果（即利用阶段 Ａ计算的质心位移
更新参考质心，但不做质心位移计算）。选取太

阳高度角在 ４５°以上的激光标准点数据，分别与
上述２种情形的基于 ＧＮＳＳ计算的精密轨道进行
对比。在天宫二号卫星处于三轴对地稳定姿态下

（见表８，阶段 Ｂ）时，是否应用质心位移校正对定
轨结果影响不大，这与之前的分析是一致的。

阶段 Ｃ为连续偏航模式，适合做质心位移估
计且该阶段存在地面激光数据。将阶段 Ａ计算
的质心位移量应用到这个阶段的精密定轨过程

中。分为 ２种情形对比：一个是不应用质心位移
校正结果（利用参考质心定轨，不做质心位移计

算）；另一个是应用质心位移校正结果（即利用阶

段 Ａ计算的质心位移更新参考质心，但不做质心
位移计算）。选取太阳高度角在 ４５°以上的激光
标准点数据，分别与上述 ２种情形的基于 ＧＮＳＳ
计算的精密轨道进行对比。在天宫二号处于连续

偏航姿态下（见表 ９，阶段 Ｃ）时，和未应用质心位
移校正的定轨结果与激光测距比较残差相比，应

表 ８　三轴对地稳定姿态下，卫星激光测距比对结果

Ｔａｂｌｅ８　ＳＬＲｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅｏｆ

ｔｈｒｅｅａｘｉｓＥａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

日期

未应用质心位移量的

定轨结果与激光

测距比较残差／ｃｍ

应用质心位移量的定轨

结果与激光测距

比较残差／ｃｍ

２０１８０８２０ ３．１４ ３．０１

２０１８０８２１ ３．２９ ３．１７

２０１８０８２２ ２．９６ ２．７６

２０１８０８２３ ３．０３ ２．９５

２０１８０８２４ ３．２７ ３．０８

平均值 ３．１４ ２．９９

表 ９　连续偏航姿态下，卫星激光测距比对结果

Ｔａｂｌｅ９　ＳＬＲｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｒｅｓｕｌｔｓｉｎａｔｔｉｔｕｄｅ

ｍｏｄｅｏｆｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇ

日期

未应用质心位移量的

定轨结果与激光

测距比较残差／ｃｍ

应用质心位移量的定轨

结果与激光测距

比较残差／ｃｍ

２０１８０８２７ ３．４５ ２．７３

２０１８０８２８ ３．１２ ２．１２

２０１８０８２９ ２．９３ ２．１５

２０１８０８３０ ２．８２ １．８７

平均值 ３．０８ ２．２２

用质心位移校正的定轨结果与激光测距比较残差

降低了约０．８６ｃｍ，表明应用质心位移校正的定
轨结果的轨道精度更高。

４　结　论

本文基于天宫二号卫星的 ＧＮＳＳ观测数据，
给出了利用简化动力学最小二乘批处理方法来确

定天宫二号卫星动力学质心位移的方法。

１）定性和定量分析的结果表明，基于 ＧＮＳＳ测
量的定轨结果对处于轨道切向上的质心位移不敏

感，而对轨道径向和法向上的质心位移较为敏感。

２）利用实测数据进行轨道确定的结果表明，
当天宫二号卫星处于连续偏航姿态下时，本体坐

标系下的 Ｘｂ和 Ｚｂ方向的质心偏移估计精度较
高，Ｙｂ方向质心估计精度相对较差。①由内符合
分析可知，在偏航姿态下，与未进行质心位移校正

得到的定轨结果相比，进行质心位移校正后得到

的相位后验残差标准差降低了 ０．０４ｃｍ，经验加
速度在轨道径向、切向和法向上分别降低 ６２％、
５０％和 ６５％，重叠弧段轨道精度提高 １．６９ｃｍ。
②由外符合分析可知，激光校核的结果表明天宫
二号卫星本体坐标系 Ｘｂ方向质心位移校正对三
轴对地稳定姿态下的定轨精度改善不明显，但该

方向质心位移校正对偏航姿态的定轨精度有明显

改善，与激光数据比对的轨道精度提高０．８６ｃｍ。
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附录 Ａ：卫星姿态和姿态角定义

卫星的姿态一般通过卫星本体坐标系相对于
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　第 ４期 金哲阳，等：基于 ＧＮＳＳ测量的天宫二号质心确定

轨道坐标系（或者惯性坐标系）之间的转动关系

来描述，转动的角度即为卫星的姿态角。姿态偏

航角、姿态滚动角和姿态俯仰角定义为本体坐标

系相对轨道坐标系的 ３个欧拉角。初始状态下，
卫星的本体坐标系 ＯｂＸｂＹｂＺｂ 与轨道坐标系
ＯｏＸｏＹｏＺｏ重合（红），经过偏航转动至 ＯＸ′ｏＹ′ｏＺｏ
（蓝）；经过滚动转动至 ＯＸ′ｏＹｂＺ′ｏ（紫），俯仰转动
至 ＯＸｂＹｂＺｂ，转动顺序为 ＺＸＹ，即 ３１２转序，如
图 Ａ１所示。

在图 Ａ１中，姿态偏航角为 ψ，姿态滚动角为
φ，姿态俯仰角为 θ。卫星本体坐标系坐标轴相对
轨道坐标系坐标轴旋转满足右手螺旋法则，即逆

时针旋转时角度为正，顺时针方向旋转为负，姿态

角单位为（°）。

图 Ａ１　姿态角示意图
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ｒｅｄｕｃｅｄｏｒｂｉｔｄｙｎａｍｉｃｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎａｎｄＣＯＭｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｉｓｇｉｖｅｎｂａｓｅｄｏｎＧｌｏｂａｌＮａｖｉｇａｔｉｏｎＳａｔｅｌｌｉｔｅ
Ｓｙｓｔｅｍ（ＧＮＳＳ）ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ．ＦｕｅｌｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｉｓｔｈｅｍａｉｎｒｅａｓｏｎｆｏｒｔｈｅＣＯＭ ｏｆ
Ｔｉａｎｇｏｎｇ２ｍｏｖｅｓ．ＴｈｅＣＯＭｍａｉｎｌｙｍｏｖｅｓａｌｏｎｇｔｈｅＸａｘｉｓｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍ．Ｔｈｅ
ＣＯＭｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｃｉｓｅｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ａｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｕｓｉｎｇＧＮＳＳｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａ．
Ａｎｄｉｎａｔｈｒｅｅａｘｉｓｅａｒｔｈｐｏｉｎｔｉｎｇｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅ，ｔｈｅｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｎｏｔｓｅｎｓｉｔｉｖｅ
ｔｏｔｈｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆＣＯＭ ｉｎｔｈｅＸａｘｉｓｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｓｉｎｃｅｔｈｅＸａｘｉｓｏｆ
Ｔｉａｎｇｏｎｇ２ｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｃｏｉｎｃｉｄｅｓｗｉｔｈｔｈｅｔａｎｇｅｎｔｉａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｏｒｂｉｔ．Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｉｎａ
ｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇｍｏｄｅ，ｔｈｅＸａｘｉｓｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｈａｓａｌａｒｇｅｐｒｏｊｅｃｔｉｏｎｏｎｔｈｅｏｒｂｉｔａｌ
ｎｏｒｍａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｍａｋｅｓｔｈｅｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆＣＯＭｉｎｔｈｅＸａｘｉｓｏｆＴｉａｎｇｏｎｇ２ｂｏｄｙｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ
ｓｙｓｔｅｍｈａｖｅａｇｒｅａｔｅｒｉｍｐａｃｔｏｎｔｈｅｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｒｂｉｔｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎＧＮＳＳｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｃａｌｃｕｌａ
ｔｉｏｎ．ＡｎｄｔｈｅｑｕａｌｉｔａｔｉｖｅａｎｄｔｈｅｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅＣＯＭｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｉｓｆｅａｓｉｂｌｅｉｎａ
ｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅ．ＣｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｏｕｔｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇＣＯＭｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ，ｔｈｅＴｉａｎｇｏｎｇ２
ｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｄａｔａｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇＣＯＭｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｅｍｐｉｒｉｃａｌａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎｓｗｈｉｃｈ
ｒｅｐｒｅｓｅｎｔｏｒｂｉｔａｌｄｙｎａｍｉｃｓｍｏｄｅｌｉｎｇｅｒｒｏｒｉｎｔｈｅｒａｄｉａｌ，ｔａｎｇｅｎｔｉａｌａｎｄｎｏｒｍａｌｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓａｒｅｒｅｄｕｃｅｄｂｙ６２％，
５０％ ａｎｄ６５％，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｔｈｅｓｔａｎｄａｒｄｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｐｏｓｔｒｅｓｉｄｕａｌｓｏｆｔｈｅｃａｒｒｉｅｒｐｈａｓｅｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ
０．０４ｃｍ．Ｂｅｓｉｄｅｓ，ｔｈｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎａｃｃｕｒａｃｙｏｆｐｒｅｃｉｓｉｏｎｏｒｂｉｔｄａｔａａｎｄｔｈｅｇｌｏｂａｌｌａｓｅｒｒａｎｇｉｎｇｉｍｐｒｏｖｅｓｂｙ
０．８６ｃｍ．ＴｈｅｍｅｔｈｏｄｐｒｏｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｃａｎｂｅａｐｐｌｉｅｄｔｏＣＯＭｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｌａｒｇｅｓｃａｌｅｌｏｗｅａｒｔｈｏｒ
ｂｉｔｓｐａｃｅｃｒａｆｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：Ｔｉａｎｇｏｎｇ２；ＣｅｎｔｅｒｏｆＭａｓｓ（ＣＯＭ）ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎ；ｙａｗｓｔｅｅｒｉｎｇａｔｔｉｔｕｄｅｍｏｄｅ；ｅｍｐｉｒｉｃａｌａｃ
ｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ；ｌａｓｅｒｒａｎｇｉｎｇ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１１５；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１０１６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０２２１５：２７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０２２．１５０３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＫｅｙＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆｔｈｅＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ（ＺＤＲＷＫＴ２０１９１）；ＣＡＳＪｏｉｎｔＦｕｎｄ（６１４１Ａ０１０１１７０３）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｗｅｎｂｉｎ＠ｃｓｕ．ａｃ．ｃｎ
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基于信息素决策的无人机集群协同搜索算法

吴傲１，２，杨任农３，梁晓龙１，２，，侯岳奇１，２

（１．空军工程大学 航空集群技术与作战运用实验室，西安 ７１００５１；

２．空军工程大学 国家空管防相撞技术重点实验室，西安 ７１００５１；　３．空军工程大学 空管领航学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：针对无人机（ＵＡＶ）集群在未知环境中无先验信息条件下的搜索问题，提出
了一种以信息素为决策机制的无人机集群协同搜索算法。首先，考虑无人机通信约束，建立了

有外部节点的星型网络通信和无外部节点的自组织网络通信２种形式的搜索模型。其次，通过
环境地图向信息素地图映射的方法建立任务环境模型。将任务过程分为３个阶段，在搜索阶段，
无人机通过不断地移动实现本机信息素地图的更新；在通信阶段，通过通信网络实现多机信息素

地图的融合；在决策阶段，根据局部信息和全局信息做出决策，并将栅格信息素浓度作为决策函

数来引导无人机的位置更新。基于信息素地图覆盖率来定量描述搜索效果。最后，仿真结果表明，

所提算法能够对区域进行覆盖搜索，表现为搜索效率高、抗毁性强、受集群的初始位置影响小。

关　键　词：信息素；未知环境；无人机（ＵＡＶ）集群；协同搜索；搜索覆盖率
中图分类号：Ｖ２７９＋．３；Ｖ２４９．１２２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８１４１４

　　随着无人机（ＵＡＶ）技术的蓬勃发展，无人机
在侦察探测、搜索救援等方面大量运用。由于无

人机集群在机载功能和抗未知因素能力等方面具

有优势
［１２］
，在执行对地目标搜索任务时效率更

高、抗毁性更强。

针对搜索问题，国内外学者进行了深入而广

泛的研究。从搜索模型来看，最早开始研究的模

型是穷举覆盖航路规划模型，包括扫描式模型、内

螺旋式模型、Ｚａｍｂｏｎｉ模型［３］
。从无人机集群的

控制结构来看，主要包括集中式
［４］
、分布式

［５６］
、

集散式等。文献［７］借鉴了分布式预测控制的思
想，基于分布式模型预测控制理论建立系统的预

测模型，并将预测周期内最大覆盖率增量设为奖

励函数，该方法在无先验信息的情况下能够完成

对未知搜索区域的最大覆盖，并在遇到火力威胁

和单机故障时依旧保持较高的搜索效能。文

献［８］则融合了集中式控制和分布式控制结构，

建立了集散式协同搜索结构，从搜索任务的约束

来看，包含搜索区域、目标动态、通信条件、故障威

胁等。文献［９］在考虑通信数据延迟的情况下将
搜索区域划分为未知区域、已知环境和禁飞区，针

对３种区域设计了不同的搜索策略，但是该搜索
策略不能避免无人机飞出搜索区域，在飞出搜索

区域后需要多次执行转弯程序造成了搜索资源的

浪费。文献［１０］研究了通信距离限制、通信角度
限制和通信时间延迟对目标分配的影响。

对于穷举覆盖航路规划模型，由于搜索路线

固定，会导致搜索过程灵活性较低、抗毁性不足。

对于集中式控制结构，受制于中央节点的计算能

力，限制了集群的规模，而分布式控制结构
［６］
，则

较依赖于无人机集群的通信能力。综上所述，在

无先验信息和集群通信能力受限的情况下搜索效

率会大打折扣。

因此，本文针对无人机集群在未知环境中无

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104014&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 吴傲，等：基于信息素决策的无人机集群协同搜索算法

先验信息条件下的搜索问题，采用一种以信息素

为决策机制的无人机集群协同搜索算法。采用动

态实时在线规划，搜索过程中无人机集群根据目

标信息、战场环境和战场威胁实时调整信息素浓

度，来引导无人机的机动飞行。这意味着该搜索

算法具有不可预测性，敌方难以预测无人机集群

的飞行轨迹，增加了无人机集群的战场生存力。

同时，信息素搜索模型不依赖于先验信息，而是利

用实时探测信息更新信息素地图。另外，信息素

地图与环境地图
［１１］
相比所表达的搜索区域信息

更加丰富，可执行的任务更灵活多样，如禁访、回

访、重点区域多次重复搜索等
［５］
。同时信息素地

图的仿生特性可以模拟自然界中的信息变化，因

此可作为多机协同的有效载体。无人机通过信息

素地图的融合记录集群对搜索区域的访问特性，

来实现机间协同，可适用于大规模集群系统
［１２］
。

１　协同搜索问题建模

１．１　问题描述
无人机集群执行搜索任务时飞行控制系统由

任务层、决策层、执行层组成
［１３］
。任务层由地面

站控制，针对搜索任务向集群发出控制指令，传送

给决策层。决策层收到控制指令后，机载计算机

结合本机传感器获取的环境信息、无人机状态信

息以及通信网络中传递的它机信息进行决策，将

生成的决策指令传递给执行层。执行层在接收到

指令后对本机进行调整，以达到期望的飞行状态，

并对目标区域展开搜索，最终将更新后无人机信

息和搜索结果传回决策层及地面站，执行层由无

人机机载飞行控制器实现。无人机集群协同搜索

任务示意图如图１所示。

图 １　无人机集群协同搜索任务示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＵＡＶｓｗａｒｍｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ

ｓｅａｒｃｈｔａｓｋ

无人机集群协同搜索是由多架无人机采用集

群的方式完成搜索任务，应满足如表１所示原则。
无人机集群和信息素地图的任务状态包含３部

分，如图２所示。从无人机的行为而言，包含搜索、
信息交互、决策；从数字信息素而言，包含数字信息

素地图的更新、融合以及依据信息素选择航路。

当无人机在当前时刻获取本机状态后，依据

当前时刻本机所获取的信息素地图做出最优路径

决策，确定下一时刻无人机的目标位置。随着无

人机位置的更新，无人机需要实时更新本机信息

素地图。同时一旦达到通信条件，无人机需向通

信网络中发送本机信息素地图并接收它机的信息

素地图，完成信息素地图的融合，实现多机协同，

并以此作为新的本机信息素地图开始下一个搜索

流程，直至完成搜索任务。无人机集群搜索任务

流程如图３所示。
表 １　无人机集群协同搜索原则

Ｔａｂｌｅ１　ＰｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆＵＡＶｓｗａｒｍｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｅａｒｃｈ

条件　　 原则

搜索效率

覆盖率高

重叠率低

搜索时间短

搜索范围
不飞出搜索边界

不进入非搜索区域

初始位置
搜索效率对集群编队的

初始位置不敏感

抗毁性 搜索效率受单机故障影响小

图 ２　无人机集群及信息素地图任务状态

Ｆｉｇ．２　ＴａｓｋｓｔａｔｕｓｏｆＵＡＶｓｗａｒｍａｎｄｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐ
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图 ３　无人机集群协同搜索任务流程

Ｆｉｇ．３　ＣｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｅａｒｃｈｔａｓｋｐｒｏｃｅｓｓｏｆＵＡＶｓｗａｒｍ

１．２　环境模型
搜索任务面对的是复杂且陌生的战场环境，

在战前情报资源有限的情况下，可将搜索区域分

为待搜索区域和非搜索区域２部分。设无人机要
执行搜索任务的区域为任意形状，搜索区域表示

为 Ｄａｏｓ，建立笛卡儿坐标系，分别用横向坐标 ｘ和
纵向坐标 ｙ来数字化描述 Ｄａｏｓ中任意一点的位
置，ｘ和 ｙ为环境地图的地理坐标。
ｘｍｉｎ ＝ｍｉｎ（ｘ）

ｘｍａｘ ＝ｍａｘ（ｘ）

ｙｍｉｎ ＝ｍｉｎ（ｙ）

ｙｍａｘ ＝ｍａｘ（ｙ










）

（１）

搜索区域中待搜索区域用白色表示，非搜

索区域用阴影表示。用一个与搜索区域外切的

矩形来扫描搜索区域，定义该矩形为环境地图

（见图 ４），则环境地图中任意一点的位置可以
表示为

ｇｉ，ｊ＝｛（ｘ，ｙ）（ｘ，ｙ）∈ Ｄａｏｓ｝

　　ｘ∈ ［ｘｍｉｎ，ｘｍａｘ］，ｙ∈ ［ｙｍｉｎ，ｙｍａｘ］ （２）

图 ４　环境地图

Ｆｉｇ．４　Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｍａｐ

１．３　无人机模型
不考虑无人机在机动过程中的动力学约

束，任务过程中无人机的飞行速度保持不变。

对搜索区域进行栅格化，规定无人机在下一时

刻可以向当前时刻 ８个相邻的栅格运动，无人
机运动模型如图 ５所示，Ｄ（ｘ，ｙ）（ｋ）为 ｋ时刻无人
机的位置。

图 ５　无人机运动模型

Ｆｉｇ．５　ＭｏｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆＵＡＶ

１．４　通信模型
采用２种通信模型，分别是有外部节点的星型

网络通信
［１４］
和无外部节点的自组织网络通信

［１５］
。

有外部节点的星型网络通信是指在集群内部

各机之间不进行直接通信而是在外部设置专门的

中央通信站负责与各无人机通信，通信模型如

图６所示。各机只与中央通信站进行单点通信，

要求集群内部的所有无人机以广播的形式向中央

通信站发送信息，中央通信站作为接收机将所有

单机的信息整合后分时向各机广播信息。该通信

网络采用时分多址（ＴＤＭＡ）的形式，任务过程中
的通信阶段是若干周期性的不连续时间段，每一

个通信周期内为每架无人机分配若干时隙，每个

时隙内各架无人机与中央节点的信息收发是相互

独立的，目的是防止集群通信时发生信息堵塞。

在不通信时各机保持静默状态，在通信时段各机

统一与中央通信站进行通信，集群内各机始终保

持通信同步。

与外部节点的星型网络通信不同，无外部节

点的自组织网络通信不设置外部中央通信站，集

群内部一定范围内的无人机自行组网进行通信。

自组织网络通信模型如图７所示。由于每架无人
机所携带的通信设备通信能力有限，只有当其他

图 ６　有外部节点的星型网络通信示意图
Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｔａｒｎｅｔｗｏｒｋ
ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｗｉｔｈｅｘｔｅｒｎａｌｎｏｄｅｓ
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图 ７　无外部节点的自组织网络通信示意图
Ｆｉｇ．７　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｗｉｔｈｏｕｔｅｘｔｅｒｎａｌｎｏｄｅｓ

无人机进入其通信半径之内，两机才可建立通信网

络。自组织网络通信是一种局部范围内的全时直

接通信，即认为通信是连续的。这种无人机集群内

部飞行自组网的通信方式则摆脱了外部通信设施

的限制，网络中所有的无人机执行机机通信，将有
利于扩大集群规模，提高无人机集群系统的能力。

１．５　信息素模型
蚁群在觅食过程中，可以通过分泌信息素并

利用信息素的传播、挥发等特性来引导整个蚁群

向有实物的区域快速移动
［１６１７］

。信息素是定义

在栅格中，具有生物信息素的分泌、传播、挥发等

物理特性，并对周围栅格无人机具有吸引和排斥

能力的数字量
［１８］
。同样，模仿自然界中蚁群觅食

的机理，定义无人机集群的信息素地图。无人机可

以在信息素地图上写入新的信息，同时也可以从地

图上读取现有的信息。为了数字化地描述信息素

地图，用一个 ｍ×ｎ的矩阵 Ｐ来定义信息素地图：
Ｐ＝（ｐｉ，ｊ）ｍ×ｎ （３）
式中：ｐｉ，ｊ为数字信息素地图中栅格（ｉ，ｊ）信息素的
浓度。

定义数字信息素具有如下规则
［１６１９］

：

１）数字信息素分为２类：排斥信息素和吸引
信息素，分别用 ｐｒｉ，ｊ和 ｐ

ａ
ｉ，ｊ来表示二者的浓度。吸

引信息素用于标记长期未访问的搜索区域以吸引

更快访问，主要对外物起吸引作用，即吸引外物进

入该区域；而排斥信息素用于标记已访问的搜索

区域以防止重复访问，主要对外物起抗拒作用，即

阻止外物进入该区域
［１８］
。在信息素矩阵 Ｐ中，每

一个元素 ｐｉ，ｊ可以用函数 ｆｃｏｍｂｉｎｅ（·）表示为 ｐ
ｒ
ｉ，ｊ和

ｐａｉ，ｊ的合成，即
ｐｉ，ｊ＝ｆｃｏｍｂｉｎｅ（ｐ

ｒ
ｉ，ｊ，ｐ

ａ
ｉ，ｊ） （４）

２）排斥信息素 ｐｒｉ，ｊ≥０，吸引信息素 ｐ
ａ
ｉ，ｊ≤０，

并且用 ｐｒｉ，ｊ和 ｐａｉ，ｊ来代表 ２种信息素的作用强
度。无人机总是倾向于向排斥信息素浓度低、吸

引信息素浓度高的区域移动。

３）排斥信息素和吸引信息素都具有３种模式：

分泌、扩散、挥发，分别用 ｆｄｅｐｌｏｙ（·）、ｆｄｉｆｆｕｓｉｏｎ（·）、
ｆｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎ（·）来表示 ３种模式在信息素浓度更新
中的规则，即

ｐｉ，ｊ（ｔ＋１）＝ｐｉ，ｊ（ｔ）＋ｆｄｅｐｌｏｙ（·）＋ｆｄｉｆｆｕｓｉｏｎ（·）＋
　　ｆｅｖａｐｏｒａｔｉｏｎ（·） （５）

通过采用不同的信息素更新规则，可以适应

不同的任务。

４）集群中的每架无人机都拥有一张本机的
信息素地图，第 Ｕ架无人机的信息素地图表示为
ＰＵ。除此之外，通信节点中拥有一张全局的信息
素地图 Ｐｎｅｔ。当无人机进行通信时，通过通信网
络，各无人机的本机信息素地图相互融合组成全

局信息素地图。

２　协同搜索算法
２．１　环境地图向信息素地图的映射及初始化

为了建立信息素地图，用 ＤａｏｓＰ来表示环

境地图到信息素地图的映射。映射规则在算法 １
中呈现。

算法１　环境地图向信息素地图的映射及初
始化。

输入：环境地图｛（ｘ，ｙ）｜（ｘ，ｙ）∈Ｄａｏｓ｝。
输出：信息素地图 Ｐ＝（ｐｉ，ｊ）ｍ×ｎ。
步骤１　搜索区域矩形化。

ｘｍｉｎ ＝ｍｉｎ（ｘ）

ｘｍａｘ ＝ｍａｘ（ｘ）

ｙｍｉｎ ＝ｍｉｎ（ｙ）

ｙｍａｘ ＝ｍａｘ（ｙ）

　　（ｘ，ｙ）∈ Ｄａｏｓ

Ｄ＝｛（ｘ，ｙ）ｘ∈ ［ｘｍｉｎ，ｘｍａｘ］，ｙ∈ ［ｙｍｉｎ，ｙｍａｘ













］｝

步骤２　扩展矩形区域。
ｘ′ｍａｘ＝ｘｍａｘ＋Δｘ

ｘ′ｍｉｎ＝ｘｍｉｎ－Δｘ

ｙ′ｍａｘ＝ｙｍａｘ＋Δｙ

ｙ′ｍｉｎ＝ｙｍｉｎ－Δｙ

Ｄ′＝｛（ｘ，ｙ）ｘ∈ ［ｘ′ｍｉｎ，ｘ′ｍａｘ］，ｙ∈ ［ｙ′ｍｉｎ，ｙ′ｍａｘ













］｝

步骤３　搜索区域栅格化。将Ｄ′栅格化为ｍ×
ｎ个方格，每一个方格的中心用（ｘ（ｉ），ｙ（ｊ））来
表示。

ｘ（ｉ）＝ｘ′ｍｉｎ＋
２ｉ－１
２ｍ

（ｘ′ｍａｘ－ｘ′ｍｉｎ）

ｙ（ｊ）＝ｙ′ｍｉｎ＋
２ｊ－１
２ｎ
（ｙ′ｍａｘ－ｙ′ｍｉｎ{ ）

步骤４　构造信息素矩阵 Ｐ＝（ｐｉ，ｊ）ｍ×ｎ。
ｐｉ，ｊ＝
＋∞ （ｘ（ｉ），ｙ（ｊ））Ｄａｏｓ或（ｘ（ｉ），ｙ（ｊ））∈Ｄｎｏｆｌｙｚｏｎｅ
０ （ｘ（ｉ），ｙ（ｊ））∈ Ｄ{

ａｏｓ

算法１的整个过程如图８所示。
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图 ８　环境地图向信息素地图的映射

Ｆｉｇ．８　Ｍａｐｐｉｎｇｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｍａｐｔｏｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐ

２．２　无人机集群对地静目标搜索机制
针对地面静止目标，在一定时间内无人机集

群搜索的覆盖面积越大则发现目标的可能性越

大，因此，用一定时间内的搜索面积覆盖率来表征

搜索效率的大小。在不考虑回访、重点搜索等复

杂任务场景下，针对搜索地面静止目标的任务场

景，定义信息素只有排斥信息素一种，且排斥信息

素只具备分泌功能，不具备挥发和扩散功能。因

此，网格（ｉ，ｊ）的信息素定义为
ｐｉ，ｊ＝ｆｃｏｍｂｉｎｅ（ｐ

ｒ
ｉ，ｊ，ｐ

ａ
ｉ，ｊ）＝ｐ

ｒ
ｉ，ｊ

ｐｉ，ｊ（ｔ＋１）＝ｐｉ，ｊ（ｔ）＋ｇｄｅｐｌｏｙ（ｒｐｏｓ（ｔ
{

））
（６）

式中：ｇｄｅｐｌｏｙ（·）为信息素分泌函数；ｒｐｏｓ（ｔ）为无
人机在 ｔ时刻的位置。

无人机集群搜索地面静止目标时的搜索机制

分为 ２个阶段，即单机搜索阶段、多机通信阶段。
在单机搜索阶段，每个无人机是一个独立的个体，

相互之间没有通信，各自按照设计的搜索规则和

决策规则进行不间断搜索，并按照更新规则更新

本机的信息素地图。在多机通信阶段，无人机集

群进行协同，实现信息素地图的融合和更新。通

信完成后，各无人机按照更新后的信息素地图继

续开始搜索。

２．３　单机搜索阶段无人机集群的信息素地图更
新规则

　　在搜索过程中无人机保持信息素地图的更
新，无人机每搜索一步，信息素地图更新一次。更

新规则为

ｐｉ，ｊ（ｔ＋１）＝ｐｉ，ｊ（ｔ）＋ｇｄｅｐｌｏｙ（ｒｐｏｓ（ｔ））

ｇｄｅｐｌｏｙ（ｔ）＝
Ｋ　　ｒｐｏｓ（ｔ）∈ （ｉ，ｊ）

０　　ｒｐｏｓ（ｔ） （ｉ，ｊ
{{

）

（７）

式中：Ｋ为无人机搜索过一个栅格后在该栅格内
分泌的排斥信息素的浓度参数。同时为每架无人

机定义一个轨迹矩阵 Ｍｔｒａｃｅ ＝（ｍｉ，ｊ）ｍ×ｎ，Ｍｔｒａｃｅ共

有 ｍ×ｎ个元素，分别对应信息素矩阵 Ｐ中的
ｍ×ｎ个栅格。轨迹矩阵 Ｍｔｒａｃｅ随无人机的位置变

化同步更新，更新规则如下：

ｍｉ，ｊ（ｔ＋１）＝
ｍｉ，ｊ（ｔ）＋１ ｒｐｏｓ（ｔ）∈ （ｉ，ｊ）

ｍｉ，ｊ（ｔ） ｒｐｏｓ（ｔ） （ｉ，ｊ{ ）

ｍｉ，ｊ（０）＝
{

０

（８）

在通信阶段轨迹矩阵 Ｍｔｒａｃｅ保持不变，即

Ｍｔｒａｃｅ（ｋＴ－Ｔｃ）＝Ｍｔｒａｃｅ（ｋＴ） （９）
式中：ｋ代表第 ｋ个搜索周期；Ｔ为一个任务周
期的时长；Ｔｃ为一个任务周期中通信周期的
时长。
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２．４　通信阶段信息素地图更新规则
１）星型网络通信时信息素地图更新规则。

星型网络通信采用了分时通信，因此无人机的搜

索过程分为２个阶段，即自主搜索阶段和通信阶
段，如图９所示。

图 ９　星型网络通信流程

Ｆｉｇ．９　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｔａｒｎｅｔｗｏｒｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

执行任务期间，所有无人机同步行动，在搜索

阶段全部保持静默状态，设一个任务周期中搜索

周期时长为 Ｔｓ。在这一阶段各无人机按照２．３节
所设计的信息素地图更新规则进行本机信息素地

图的更新。自主搜索阶段结束后，无人机集群同

步进入通信阶段，通信周期时长为 Ｔｃ。Ｔ为一个
完整的任务周期，并且为可变周期。

Ｔ＝Ｔｓ＋Ｔｃ （１０）
整个任务流程如下所示：

步骤１　无人机进入搜索阶段，更新ＰＵ，搜索
时间为 Ｔｓ。

步骤２　无人机进入通信阶段，更新 Ｐｎｅｔ，通
信时间为 Ｔｃ。

步骤３　完成信息交换，进入下一个任务周期。
信息交互过程包括 ３个阶段：上传、融合、下

载。无人机集群进入通信状态后，集群内的各无

人机向中央通信站上传本机在第 ｋ个搜索周期即
［（ｋ－１）Ｔ，（ｋ－１）Ｔ＋Ｔｓ］内由搜索引起的信息素

地图的变化量 ΔＰＵ（ｋ），将其定义为单机信息素
增量矩阵。则第 Ｕ架无人机在第 ｋ个搜索周期
内的单机信息素增量矩阵的表达式为

ΔＰＵ（ｋ）＝ＰＵ（ｋＴ－Ｔｃ）－Ｐ
Ｕ
（（ｋ－１）Ｔ） （１１）

上传结束后进入单机信息素地图与全局信息

素地图的融合阶段。设 Ｐｎｅｔ（（ｋ－１）Ｔ）为第 ｋ－１
个搜索周期结束后中央通信站所保留的全局信息

素地图，Ｐｎｅｔ（ｋＴ）为第 ｋ个搜索周期结束后中央
通信站所保留的全局信息素地图，则单机信息素

地图与全局信息素地图融合的表达式为

Ｐｎｅｔ（ｋＴ）＝Ｐ
Ｕ
（ｋＴ）＝∑

Ｎｖ

ｕ＝１
ΔＰＵ（ｋ）＋Ｐｎｅｔ（（ｋ－１）Ｔ）

（１２）
式中：Ｎｖ为无人机的数量。

融合结束后各无人机从中央通信站下载融合

后的全局信息素地图，以此来作为本机新的单机

信息素地图，并按照该地图继续进行搜素任务，进

入下一个搜索周期。

算法２　星型网络通信阶段信息素地图更新。
输入：Ｐｎｅｔ（（ｋ－１）Ｔ）、Ｐ

Ｕ
（ｋＴ－Ｔｃ）、Ｐ

Ｕ
（（ｋ－

１）Ｔ）。
输出：Ｐｎｅｔ（ｋＴ）、Ｐ

Ｕ
（ｋＴ）。

ΔＰＵ（ｋ）＝ＰＵ（ｋＴ－Ｔｃ）－Ｐ
Ｕ
（（ｋ－１）Ｔ）

Ｐｎｅｔ（ｋＴ）＝Ｐ
Ｕ
（ｋＴ）＝∑

Ｎｖ

ｕ＝１
ΔＰＵ（ｋ）＋Ｐｎｅｔ（（ｋ－１）Ｔ）

ＰＵ（ｋＴ）＝Ｐｎｅｔ（ｋＴ）
２）自组织网络通信时信息素地图更新规则。

自组织网络通信为全时直接通信，设无人机配置

的直接通信设备最远通信距离为 ｒ，任意２架无人
机之间的距离为 Ｌｉ，ｊ，集群内部的无人机之间根据
ｒ和 Ｌｉ，ｊ自行组网。一旦 Ｌｉ，ｊ≤ｒ则 ｉ，ｊ两架无人机
组网成功，两机之间的通信网络建立。自组织网

络通信流程如图１０所示。

图 １０　自组织网络通信流程
Ｆｉｇ．１０　Ｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

整个任务流程如下所示：

步骤１　无人机进入搜索阶段，更新 ＰＵ。
步骤２　无人机集群局部组网成功，进入通

信阶段，更新 ＰＵ，若组网不成功，维持搜索阶段，
更新 ＰＵ。

步骤３　通信完成，继续搜索任务。
设 ｔ时刻，无人机 Ｕ的通信范围内有 ｎ架无

人机，编号分别为 Ｕ１，Ｕ２，…，Ｕｎ，其信息素地图分
别为 ＰＵｉ（ｔ）（ＬＵ，Ｕｉ≤ｒ）。通信前无人机 Ｕ的信息

素地图为 ＰＵ（ｔ），通信后无人机 Ｕ的信息素地图
更新为（ＰＵ（ｔ））′，更新的规则为

（ＰＵ（ｔ））′＝ＰＵ（ｔ）＋∑
ｎ

ｉ＝１
ＰＵｉ（ｔ） （１３）

通信结束后，无人机 Ｕ的信息素地图更新完
成，依据新的信息素地图继续展开搜索任务，直到

下一次与其他无人机组网成功。

算法 ３　自组织网络通信阶段信息素地图
更新。

输入：ＰＵ（ｔ）。
输出：（ＰＵ（ｔ））′。
判断 Ｕｉ：ｉｆＬＵ，Ｕｉ≤ｒ

（ＰＵ（ｔ））′＝ＰＵ（ｔ）＋∑
ｎ

ｉ＝１
ＰＵｉ（ｔ）

ＰＵ（ｔ）（ＰＵ（ｔ））′
２．５　决策规则

无人机依据本机当前时刻的运动状态和信息

素地图来做出实时决策，指导无人机下一时刻的

９１８



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 ２０２１年　

运动。无人机根据信息素地图所做出的决策行为

用 ｆｂｅａｈａｖｉｏｒ表示，即
ｆｂｅａｈａｖｉｏｒ：Ｐ（ｔ）Ｐｏｓｉｔｉｏｎ（ｔ＋１）

Ｐｏｓｉｔｉｏｎ（ｔ）＝（ｉ，ｊ）
Ｐｏｓｉｔｉｏｎ（ｔ＋１）＝｛（ｉ＋ａ，ｊ＋ｂ）ａ，ｂ∈｛－１，０，１｝｝

（１４）
采取一种离散化的控制指令，即无人机需要

遍历一系列坐标点，而不是遵循连续的速度指令

控制，以此降低问题的规模和模型求解的复杂度。

提出２种决策方式：一种是局部决策，另一种是全
局决策。

局部决策是指无人机仅根据周围栅格的信息

素浓度做出决策。在决策前，应先从本机信息素地

图 Ｐ（ｔ）中提取局部信息素地图 Ｐｌｏｃａｌ（ｔ），Ｐｌｏｃａｌ（ｔ）
为一个３×３的矩阵。

Ｐｌｏｃａｌ＝

ｐｉ－１，ｊ＋１ ｐｉ，ｊ＋１ ｐｉ＋１，ｊ＋１
ｐｉ－１，ｊ ｐｉ，ｊ ｐｉ＋１，ｊ
ｐｉ－１，ｊ－１ ｐｉ，ｊ－１ ｐｉ＋１，ｊ－










１

　　显然，Ｐｌｏｃａｌ（ｔ）代表栅格（ｉ，ｊ）及周围栅格的
信息素信息。Ｐｌｏｃａｌ（ｔ）作为信息素矩阵 Ｐ（ｔ）的子
矩阵，代表将当前时刻无人机所在栅格以及其周

围８个栅格的信息。图１１和图１２中的Ｋ和Ｒ代
表栅格的信息素浓度。

图 １１　提取局部信息素地图

Ｆｉｇ．１１　Ｅｘｔｒａｃｔｉｎｇｌｏｃａｌｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐ

图 １２　提取全局信息素地图

Ｆｉｇ．１２　Ｅｘｔｒａｃｔｉｎｇｇｌｏｂａｌｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐ

　　为了增大搜索面积覆盖率，下个步长内无人

机应该向信息素浓度最小的栅格移动。

ｆｂｅｈａｖｉｏｒ（Ｐｌｏｃａｌ（ｔ））＝Ｐｏｓｉｔｉｏｎ
（ｔ＋１）

Ｐｏｓｉｔｉｏｎ（ｔ＋１）＝ｍｉｎ｛ｐｉ＋ａ，ｊ＋ｂ｜ａ，ｂ∈｛－１，０，１｝｝

全局信息决策则要利用整张信息素地图的信

息，而为了利用全局信息同样要定义一个３×３的

矩阵 Ｐｇｌｏｂａｌ。为了得到 Ｐｇｌｏｂａｌ，需要对信息素矩阵 Ｐ

进行压缩，意味着 Ｐｇｌｏｂａｌ需要包含 Ｐ中所有的信

息，得到 Ｐｇｌｏｂａｌ的计算步骤如下所示。

算法４　压缩信息素矩阵 Ｐ得到 Ｐｇｌｏｂａｌ。

输入：Ｐ、Ｐｏｓｉｔｉｏｎ（ｔ）∈（ｉ，ｊ）。

输出：Ｐｇｌｏｂａｌ。

步骤１　定义 Ｐ′＝（ｐ′ｉ，ｊ）ｍ×ｎ。

ｐ′ｉ，ｊ＝
０ ｐｉ，ｊ＝＋∞

ｐｉ，ｊ ｐｉ，ｊ≠＋{ ∞

步骤２　把 Ｐ′压缩成３×３矩阵 Ｐ′ｇｌｏｂａｌ。

Ｐ′ｇｌｏｂａｌ＝

∑
ａ＝ｉ，ｂ＝ｎ

ａ＝１，ｂ＝ｊ
ｐ′ａ，ｂ

ｉ（ｎ－ｊ＋１）

∑
ａ＝ｍ，ｂ＝ｎ

ａ＝１，ｂ＝ｊ
ｐ′ａ，ｂ

ｍ（ｎ－ｊ＋１）

∑
ａ＝ｍ，ｂ＝ｎ

ａ＝ｉ，ｂ＝ｊ
ｐ′ａ，ｂ

（ｍ－ｉ＋１）（ｎ－ｊ＋１）

∑
ａ＝ｉ，ｂ＝ｎ

ａ＝１，ｂ＝１
ｐ′ａ，ｂ

ｉｎ
＋∞

∑
ａ＝ｍ，ｂ＝ｎ

ａ＝ｉ，ｂ＝１
ｐ′ａ，ｂ

（ｍ－ｉ＋１）ｎ

∑
ａ＝ｉ，ｂ＝ｊ

ａ＝１，ｂ＝１
ｐ′ａ，ｂ

ｉｊ

∑
ａ＝ｉ，ｂ＝ｊ

ａ＝１，ｂ＝１
ｐ′ａ，ｂ

ｍｊ

∑
ａ＝ｍ，ｂ＝ｎ

ａ＝ｉ，ｂ＝１
ｐ′ａ，ｂ

（ｍ－ｉ＋１）



























ｊ

　　步骤 ３　Ｐ′ｌｏｃａｌ←Ｐｌｏｃａｌ。把 Ｐｌｏｃａｌ中不等于 ＋∞
的元素用０代替。

步骤４　得到 Ｐｇｌｏｂａｌ。
Ｐｇｌｏｂａｌ＝Ｐ′ｌｏｃａｌ＋Ｐ′ｇｌｏｂａｌ

在得到 ２个 ３×３的矩阵 Ｐｇｌｏｂａｌ和 Ｐｌｏｃａｌ之后，
根据这２个矩阵的值来生成无人机的控制指令。
移动规则为：如果栅格（ｉ，ｊ）周围的 ８个栅格中有
从未被搜索过的栅格，即 Ｐｇｌｏｂａｌ中含有 ０元素，那

０２８
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么无人机将在下一时刻优先搜索该栅格。如果周

围的 ８个栅格已经全部被搜索过，则直接搜索
Ｐｇｌｏｂａｌ中信息素浓度最小的栅格。

３　仿真分析

为了验证模型和算法的有效性进行仿真实

验，仿真环境为 Ｉ７６７００，主频２．６Ｈｚ，８ＧＢ内存，
基于 ＭＡＴＬＡＢ２０１５ａ平台进行。设任务区域为
１０ｋｍ×１０ｋｍ的矩形区域，栅格化后映射到笛卡
儿坐标系为１００×１００的方格，每个栅格为１００ｍ×
１００ｍ。其中非搜索区域为２ｋｍ×２ｋｍ的矩形区
域，４个顶点坐标分别为（６，６）ｋｍ、（６，８）ｋｍ、（８，
６）ｋｍ、（８，８）ｋｍ。初始化后的搜索环境如图 １３
所示，图中横纵坐标表无人机位置。

初始化的信息素地图如图１４所示，黑色区域
为信息素浓度为 ＋∞的区域，表示搜索边界和非
搜索区域，白色区域为信息素浓度为０的区域，代
表待搜索区域。

执行任务的无人机集群从相同位置进入搜索

区域，初始进入点坐标为（０．１，０．１）ｋｍ，设无人机
的平飞速度为 ２０ｍ／ｓ，仿真步长为 Δｔ＝５ｓ，单位
为 ｓｔｅｐｓ，仿真总步长设置为 １０００ｓｔｅｐｓ。广播通
信时，无人机与中央通信站通信执行一次通信所

需时间在仿真环境中占据５０ｓｔｅｐｓ，剩余步长全部

图 １３　搜索环境初始化

Ｆｉｇ．１３　Ｓｅａｒｃｈｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎ

图 １４　信息素地图初始化

Ｆｉｇ．１４　Ｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐｉｎｉｔｉａｌｉｚａｔｉｏｎ

分配为搜索时间；组播通信时，无人机的通信半径

为１００ｍ。假设任务环境为无遮挡的平地区域，
各无人机的飞行高度可以根据防撞情况做出

调整。

３．１　决策方式对搜索效率的影响
分别在星型网络通信和自组织网络通信２种

通信方式下进行仿真实验，集群规模设置２０架无
人机，搜索总步长为１０００ｓｔｅｐｓ，仿真结果如下：

１）星型网络通信模式下决策方式对搜索效
率的影响。星型网络通信模式下采用３种决策方
式的搜索效率如表２所示。

图１５显示了星型网络通信模式下采用局部
搜索和全局搜索的搜索效果图，黑色区域代表未

搜索区域，白色区域代表已搜索区域。

２）自组织网络通信模式下决策方式对搜索
效率的影响。自组织网络通信模式下采用３种决
策方式的搜索效率如表３所示。

图１６显示了自组织网络通信模式下采用局
部搜索和全局搜索的搜索效果图，黑色区域代表

未搜索区域，白色区域代表已搜索区域。

从以上结果来看，提出的２种决策方式与随
机决策相比优势明显，能有效引导无人机向未被

搜索区域移动，满足了表１中搜索效率的要求。
表 ２　星型网络通信模式下搜索结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｓｔａｒｎｅｔｗｏｒｋ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

决策方式 集群规模 Ｔｓ／ｓｔｅｐｓ Ｔｃ／ｓｔｅｐｓ 覆盖率／％

随机决策 ２０ ２００ ５０ １８．７３２１

局部信息决策 ２０ ２００ ５０ ７０．１４５８

全局信息决策 ２０ ２００ ５０ ８２．８４３８

图 １５　星型网络通信模式下搜索效果图

Ｆｉｇ．１５　Ｓｅａｒｃｈｒｅｎｄｅｒｉｎｇｕｎｄｅｒｓｔａｒｎｅｔｗｏｒｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

表 ３　自组织网络通信模式下搜索结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓｕｎｄｅｒｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋ

ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

决策方式 集群规模 覆盖率／％

随机决策　　 ２０ ２０．１５７６

局部信息决策 ２０ ６５．４５８３

全局信息决策 ２０ ７６．５６２５

１２８
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图 １６　自组织网络通信模式下搜索效果图

Ｆｉｇ．１６　Ｓｅａｒｃｈｒｅｎｄｅｒｉｎｇｕｎｄｅｒｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇ

ｎｅｔｗｏｒｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

　　与局部信息指导下的决策相比，无人机集群

在全局信息指导下进行决策时覆盖率有明显的提

升。这是因为全局信息能够更全面地反映集群对

整个区域的搜索情况，拓宽了单架无人机的视野，

能够更好地引导无人机向未被搜索过的区域移

动，避免了集群陷入局部重复搜索。

图１５和图１６的搜索效果图直观地展示了无

人机集群对搜索区域的覆盖情况。可知，在整个

搜索过程中无人机集群完全未进入非搜索区域，

达到了设置禁飞区的目的，满足了表 １中搜索范

围的要求。

３．２　集群密度对搜索效率的影响

集群能力的涌现不是简单地靠无人机数量的

叠加，一味的增加数量不但会造成资源的浪费，而

且会增大对集群的控制难度，甚至增加集群暴露

的危险和被敌方摧毁的概率，因此需要探究集群

密度对搜素效率的影响来为指挥者提供有效的

参考。

在１０ｋｍ×１０ｋｍ的任务区域内，将无人机的

数目设置为 ５、１０、１５、２０、２５、３０、３５、４０，分别在

２种通信方式下进行仿真实验，决策方式采用全

局信息指导下的决策，搜索总步长为 １０００ｓｔｅｐｓ，

广播通信的搜索时长设置为 ２００ｓｔｅｐｓ，仿真结果

如图１７所示。

从２种通信模式下覆盖率随集群密度变化曲
线可以看出，星型网络通信模式下在集群密度小

于２５架次／（１００ｋｍ２）时覆盖率增长较快，覆盖率
达到９０％，２５架次／（１００ｋｍ２）之后覆盖率增长速
度明显下降，再增加集群密度覆盖率几乎没有增

长，因此，星型网络通信时最佳集群密度为

２５架次／（１００ｋｍ２）。自组织网络通信时覆盖率
增长速度随集群密度增加逐渐放缓，但未出现明

显的下降，当集群密度达到３５架次／（１００ｋｍ２）时
覆盖率达到９５％，因此自组织网络通信时最佳集
群密度为３５架次／（１００ｋｍ２）。

图 １７　星型网络通信和自组织网络通信下覆盖率

随集群密度变化曲线

Ｆｉｇ．１７　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｖｅｒａｇｅｒａｔｅｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｓｗａｒｍ’ｓＵＡＶ

ｄｅｎｓｉｔｙｕｎｄｅｒｓｔａｒｎｅｔｗｏｒｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎａｎｄ

ｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

３．３　通信方式搜索时长的比较
对３种通信方式下的搜索时长进行比较，要

求在覆盖率达到 ９０％的情况下比较所花费的时
长，以此来评价 ３种通信方式下的搜索速度。无
人机数目设置为３０架次，仿真结果如图１８所示。

当覆盖率达到９０％时，自组织网络通信耗时
最短，共用时７１ｍｉｎ，星型网络通信用时７６．５ｍｉｎ，
无通信用时最长，共计１０４．５ｍｉｎ。实验说明，自组

图 １８　覆盖率随搜索时间变化曲线

Ｆｉｇ．１８　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｖｅｒａｇｅｒａｔｅｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｓｅａｒｃｈｔｉｍｅ
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织网络通信搜索速度最快，这也体现出集群自组

网这种通信方式最适用于集群的能力涌现，一方

面省去了大量集群与外部通信设施进行通信时所

带来的时间延迟，另一方面集群具有自组织能力，

不受外部通信条件的影响。

３．４　星型网络通信下搜索占空比对搜索效率的
影响

　　针对星型网络通信，设置了仿真实验来探究
搜索占空比对搜索效率的影响，希望能够找到最

佳的搜索占空比。将 Ｔｃ设置为固定值 ５０ｓｔｅｐｓ，
Ｔｓ分别设置为 ５０、１５０、２００、３００、４５０、９５０ｓｔｅｐｓ。
在总步长一定及 Ｔｃ固定不变的情况下 Ｔｓ决定了
搜索的占空比，也决定了通信次数的多少，Ｔｓ为
５０、１５０、２００、３００、４５０、９５０ｓｔｅｐｓ时集群的通信次
数分别为１０、５、４、３、２、１。仿真采用全局信息指导
下的决策规则，搜索总步长为 １０００ｓｔｅｐｓ，无人机
的数目分别设置为１０、２０、３０、４０，仿真结果如图１９
所示。从图１９中可以看出，覆盖率越高，平均重叠
率越低。从实验结果来看，无人机数目为 １０、２０、
３０、４０时，最佳 Ｔｓ分别为３００、２００、３００、２００ｓｔｅｐｓ。

选取每个无人机架次下的最佳 Ｔｓ，作出实时
覆盖率变化曲线，如图２０所示。
３．５　无人机故障对搜索效率的影响

无人机集群在执行任务时必然会受到敌方火

力威胁，在无人机发生故障时集群必须有较好的

抗毁性，即搜索效率不能出现明显下降。本实验

以广播通信为例进行，Ｔｓ设置为 ３００ｓｔｅｐｓ，集群
共进行２次通信，搜索总步长为 １０００ｓｔｅｐｓ，决策
方式采用全局信息指导下的决策，无人机的数目

为１０。在运行１００ｓｔｅｐｓ时 ＵＡＶ１发生故障退出，
运行 ４００ｓｔｅｐｓ时 ＵＶＡ５发 生 故 障 退 出，运 行
７００ｓｔｅｐｓ时 ＵＡＶ１０发生故障退出，仿真结果如
图２１所示。

图２１中红色曲线代表无故障时的覆盖率变
化曲线，蓝色曲线代表 ３架无人机故障时的覆盖
率变化曲线。图 ２２显示了有故障和无故障时无
人机搜索轨迹。可知，无故障时的覆盖率为

６７．５％，１０架无人机中 ３架无人机故障时的搜索
效率为６０．６％。在 ３０％的无人机发生故障的情
况下覆盖率损失仅为原覆盖率的 ７．２％。与文
献［７］进行的平行搜索在故障时的表现相比，信
息素搜索模型体现出了较好的抗毁性，更加适应

于复杂恶劣的作战环境，这也满足了表 １中抗毁
性的要求。

３．６　集群初始位置对搜索效率的影响
由于作战环境的未知性，敌我位置分布千变

万化，指挥者指挥集群进入任务区域的位置也不

尽相同，但搜索效果不能因为集群初始进入位置

图 １９　不同无人机数目下搜索效率随占空比的变化

Ｆｉｇ．１９　Ｃｕｒｖｅｓｏｆｓｅａｒｃｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｒａｔｅｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｄｕｔｙｃｙｃｌｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｗａｒｍｓｉｚｅｓ
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图 ２０　不同无人机数目最佳搜索占空比下的实时覆盖率变化曲线

Ｆｉｇ．２０　Ｒｅａｌｔｉｍｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｖｅｒａｇｅｒａｔｅｉｎｔｈｅｂｅｓｔｓｅａｒｃｈｄｕｔｙｃｙｃｌｅｆｏｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｗａｒｍｓｉｚｅｓ

图 ２１　无故障和有故障时覆盖率实时变化曲线

Ｆｉｇ．２１　Ｒｅａｌｔｉｍｅｃｈａｎｇｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｃｏｖｅｒａｇｅｒａｔｅ

ｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｆａｕｌｔ

的不同而出现较大差异。因此，本节探究不同集

群初始位置下的搜索效果，仿真共设置４种 １０架
无人机的初始位置，如图 ２３所示，红色五角星的
中心代表每架无人机的初始位置。

如图２４所示，４种初始位置下所对应的搜索
覆盖率分别为６１．６８７５％、６３．９５８３％、６７．１０４２％、
６６．３０４１％。就 ４种初始位置而言，覆盖率浮动
在１０％以内，证明信息素搜索模型下的搜索效果
受集群初始位置的影响不大，搜索覆盖率对集群

的进入位置不敏感，集群在战场使用中的灵活性

较高，满足了表１中初始位置的要求。同时从图２２
图 ２２　有故障和无故障时无人机搜索轨迹

Ｆｉｇ．２２　ＵＡＶｓｅａｒｃｈｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｄｉａｇｒａｍｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｆａｕｌｔ
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图 ２３　四种无人机集群初始位置

Ｆｉｇ．２３　ＦｏｕｒｉｎｉｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓｏｆＵＡＶｓｗａｒｍ

图 ２４　四种初始位置下的搜索覆盖率

Ｆｉｇ．２４　Ｓｅａｒｃｈｃｏｖｅｒａｇｅｒａｔｅｉｎ４ｉｎｉｔｉａｌｐｏｓｉｔｉｏｎｓ

搜索轨迹图中可以看出，在整个任务过程中无人

机集群始终没有飞出搜索边界，满足了表 １中搜
索范围的要求。

４　结　论

１）通过信息素地图的融合实现了多机协同，
很好地模拟了有外部节点的星型网络通信和无外

部节点的自组织网络通信 ２种通信模式，搜索覆
盖率能够达到９０％，集群具备抗毁能力。

２）以信息素为引导机制的搜索模型能够对
搜索区域和非搜索区域进行选择性搜索，同时能

够避免无人机飞出搜素区域。

３）针对搜索任务的决策阶段，对仅依靠局部

信息进行决策的方式做出了改进，提出了一种利

用全局信息的决策方式，搜索效率的提升超

过１０％。
４）从无人机集群指挥者的角度出发，给出了

最佳集群密度、最佳搜索占空比，验证了集群搜索

效果受初始位置的影响较小。

本文算法未考虑无人机的动力学约束，针对

搜索过程中可能出现的动力学约束和信息素指引

效果相矛盾的情况，在后续研究中可以通过完善

搜索流程和决策机制，加入冲突处理模块和航路

规划模块来确定无人机机动。
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　第 ４期 吴傲，等：基于信息素决策的无人机集群协同搜索算法

Ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｅａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｐｈｅｒｏｍｏｎｅ
ｄｅｃｉｓｉｏｎｆｏｒＵＡＶｓｗａｒｍ

ＷＵＡｏ１，２，ＹＡＮＧＲｅｎｎｏｎｇ３，ＬＩＡＮＧＸｉａｏｌｏｎｇ１，２，，ＨＯＵＹｕｅｑｉ１，２

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

２．ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｌｌｉｓｉｏｎＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ；

３．ＡｉｒＴｒａｆｆｉｃＣｏｎｔｒｏｌａｎｄＮａｖｉｇａｔｉｏｎＣｏｌｌｅｇｅ，ＡｉｒＦｏｒｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｘｉ’ａｎ７１００５１，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）ｓｗａｒｍｓｅａｒｃｈｉｎｕｎｋｎｏｗｎｅｎｖｉｒｏｎ
ｍｅｎｔｗｉｔｈｏｕｔｐｒｉｏｒｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａＵＡＶｓｗａｒｍｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅｓｅａｒｃｈａｌｇｏｒｉｔｈｍｗｉｔｈｐｈｅｒｏｍｏｎｅ
ａｓｄｅｃｉｓｉｏｎｍｅｃｈａｎｉｓｍ．Ｆｉｒｓｔｌｙ，ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｏｆＵＡＶ，ｔｗｏｓｅａｒｃｈｍｏｄｅｌｓｗｈｉｃｈ
ａｒｅｓｔａｒｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｗｉｔｈｅｘｔｅｒｎａｌｎｏｄｅｓａｎｄｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｗｉｔｈｏｕｔｅｘｔｅｒ
ｎａｌｎｏｄｅｓａｒｅｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｓｅｃｏｎｄｌｙ，ｔｈｅｔａｓｋｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｂｙｍａｐｐｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｍａｐ
ｔｏｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐ．Ｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒ，ｔｈｅｔａｓｋｐｒｏｃｅｓｓｉｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｔｈｒｅｅｓｔａｇｅｓ．Ｉｎｔｈｅｓｅａｒｃｈｓｔａｇｅ，ｔｈｅＵＡＶ
ｃａｎｕｐｄａｔｅｔｈｅｌｏｃａｌｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐｂｙｍｏｖｉｎｇｃｏｎｓｔａｎｔｌｙ．Ｉｎｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓｔａｇｅ，ｔｈｅｆｕｓｉｏｎｏｆＵＡＶ
ｓｗａｒｍｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐｓｉｓｒｅａｌｉｚｅｄｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋ．Ｉｎｔｈｅｄｅｃｉｓｉｏｎｍａｋｉｎｇｓｔａｇｅ，ｔｈｅｄｅ
ｃｉｓｉｏｎｉｓｍａｄｅｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｌｏｃａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｇｌｏｂａｌｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ａｎｄｔｈｅｇｒｉｄｐｈｅｒｏｍｏｎｅｃｏｎｃｅｎｔｒａｔｉｏｎ
ｉｓｔａｋｅｎａｓｔｈｅｄｅｃｉｓｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｔｏｇｕｉｄｅｔｈｅｐｏｓｉｔｉｏｎｕｐｄａｔｅｏｆｔｈｅＵＡＶ．Ｂａｓｅｄｏｎｐｈｅｒｏｍｏｎｅｍａｐｃｏｖｅｒａｇｅ
ｒａｔｅ，ｔｈｅｓｅａｒｃｈｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｑｕａｎｔｉｔａｔｉｖｅｌｙｄｅｓｃｒｉｂｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｅｔｈｏｄｐｒｏ
ｐｏｓｅｄｉｎｔｈｉｓｐａｐｅｒｃａｎｓｅａｒｃｈａｎｄｃｏｖｅｒｔｈｅｒｅｇｉｏｎ，ｗｈｉｃｈｉｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｚｅｄｂｙｈｉｇｈｓｅａｒｃｈｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，ｓｔｒｏｎｇ
ｄｅｓｔｒｕｃｔｉｏｎｒｅｓｉｓｔａｎｃｅａｎｄｌｉｔｔｌｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｂｙｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｌｏｃａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｗａｒｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｐｈｅｒｏｍｏｎｅ；ｕｎｋｎｏｗｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ；ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）ｓｗａｒｍ；ｃｏｏｐｅｒａｔｉｖｅ
ｓｅａｒｃｈ；ｓｅａｒｃｈｃｏｖｅｒａｇｅｒａｔｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００４１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００５０６１６：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００５０６．１３２７．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１７０３４２７）；ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＳｐｅｃｉａｌＺｏｎｅＰｒｏｊｅｃｔ；“１３ｔｈＦｉｖｅ

ＹｅａｒＰｌａｎ”ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＰｒｅＲｅｓｅａｒｃｈＳｈａｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｊｅｃｔ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ａｆｅｕ＿ｌｘｌ＠ｓｉｎａ．ｃｏｍ

７２８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　
２０２１年 ４月
第４７卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ４

　收稿日期：２０２００１２１；录用日期：２０２００４０９；网络出版时间：２０２００４２６１３：５０
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００４２６．１３４２．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１７ＹＦＢ０１０３４０２）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｌｘｈ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：胡守信，赵耀炜，李兴虎．环境温度对汽油缸内直喷汽车排放的影响［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（４）：８２８
８３４．ＨＵＳＸ，ＺＨＡＯＹＷ，ＬＩＸＨ．ＩｍｐａｃｔｏｆａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＧＤＩＶｅｍｉｓｓｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏ
ｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（４）：８２８８３４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．００３１

环境温度对汽油缸内直喷汽车排放的影响

胡守信，赵耀炜，李兴虎

（北京航空航天大学 交通科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：选取２辆典型汽油缸内直喷汽车（ＧＤＩＶ），在环境舱内进行了不同环境温度
下，车辆冷启动和热启动后按照全球轻型车统一测试循环（ＷＬＴＣ）运行时的排气污染物试验，
测量并分析了 ＧＤＩＶ排气中的气态污染物和颗粒物，旨在为 ＧＤＩＶ排放系统设计、控制策略制
定以及评价汽车排放对环境影响的相关研究提供理论依据。研究结果表明：环境温度对 ＧＤＩＶ
试验车辆冷启动和热启动的颗粒物数量（ＰＮ）和颗粒物质量（ＰＭ）排放因子影响显著。环境温
度低于１４℃，冷启动工况下行驶时 ＰＮ排放难以满足国Ⅵ排放标准限值，总碳氢化合物（ＴＨＣ）
和 ＣＯ的排放因子受温度的影响显著，热启动时影响不明显。无论是热启动还是冷启动工况，
当温度从 －７℃逐步上升到４０℃时，试验车辆的 ＣＯ２排放因子呈现先减少后增加的变化规律，
２辆车在热启动时的 ＣＯ２排放因子比冷启动时平均降低 ４％和 ７％。冷启动和热启动时，氮氧
化物（ＮＯｘ）排放因子受温度的影响均没有明显的规律。

关　键　词：环境温度；气体排放；颗粒物排放；汽油缸内直喷式发动机；汽油车
中图分类号：Ｕ４６７．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８２８０７

　　汽油缸内直喷（ＧＤＩ）式发动机与传统进气道
燃油喷射式发动机相比，具有功率输出大、热效率

高、ＣＯ２排放低等优点，近年来逐渐成为车用汽油

发动机的主流机型
［１２］
。在车用发动机的性能中

除了备受关注的动力性和燃油经济性外，与环境

问题息息相关的排气污染物也很受重视
［３］
。在

影响装备 ＧＤＩ发动机汽车排放污染物的众多因素
中，环境温度是其中的重要因素之一

［１］
。

随着环境温度降低，汽油雾化和蒸发性能

变差，进而导致 ＧＤＩ汽油机气缸内混合气分布
不均匀，混合气过浓、过稀区域增大，最终导致

汽油机燃烧恶化，进而影响气态污染物和颗粒

物的排放量。同时，环境温度也会影响排气催

化净化器的起燃时间，进而影响排气中气态污

染物的浓度
［１，４］
。

由于中国和欧盟的汽车排放法规规定了

－７℃低温和２３℃常温２个测试温度条件下的排
气污染物限值

［３，５］
，关于汽车在低温和常温条件

下的气态污染物和颗粒物排放特性的相关研究很

多。已有研究表明，低温冷启动条件下排气中除

氮氧化物（ＮＯｘ）外的气态污染物和颗粒物排放均

有不同程度的增加
［６９］
。但现有研究大多数集中

在法规规定的低温 －７℃及以下和常温 ２３℃左右
的测试温度条件下

［７，１０１１］
，对于同一辆车，全面覆

盖低温到高温，探索从低温 －７℃到高温 ４０℃范
围内环境温度对气态污染物和颗粒物排放的影响

研究较少。

气温分布受纬度高低的影响，中国幅员辽阔，

南北纬度相差达５０°，导致南北气温差别较大［１２］
。

随着对大气环境质量要求的日益提高，考虑包括

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104016&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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　第 ４期 胡守信，等：环境温度对汽油缸内直喷汽车排放的影响

环境温度等因素的更为精确的控制，汽车排气污

染物的相关技术亟待开发。因而不同环境温度对

现代汽车排气污染物的影响规律就变得尤为重

要。同时，中国的 ＧＢ１８３５２．６—２０１６（国Ⅵ）在轻
型汽车实际行驶时的环境温度扩展到 －７～０℃或
３０～３５℃ ２个温度区间，并对其排气污染物排放
限值做出了规定

［３］
。

综上所述，随着大气环境质量要求的日益提

高，根据地域温度特征，设计车辆排放系统和制定

实际道路排放控制策略已经成为汽车产品开发的

重要工作之一。因此，揭示环境温度对 ＧＤＩ汽车
排气常规气态污染物、颗粒物和 ＣＯ２影响规律的
相关研究亟待开展。基于上述原因，本文以典型

的汽油缸内直喷汽车（ＧＤＩＶ）为对象，在环境舱内
不同的环境温度下，进行车辆冷启动和热启动条

件下的排气污染物排放试验，旨在为 ＧＤＩＶ排放
系统设计、控制策略制定提供依据。

１　试验装置及规程

为了便于试验环境温度的控制和保证试验的

可重复性，排放试验选在环境舱中进行。为了覆

盖国Ⅵ排放标准的 －７～０℃或 ３０～３５℃的扩展
温度条件，试验确定了 －７、１４、２３、３５、４０℃ ５个环
境温度点。为了解 ＧＤＩＶ在冷车和热车启动条件
下排放因子的差异，按照全球轻型车统一测试循

环 （ＷｏｒｌｄｗｉｄｅＬｉｇｈｔｄｕｔｙＴｅｓｔＣｙｃｌｅ，ＷＬＴＣ）工况
分别在冷启动和热启动条件下测量排气污染

物。　
１．１　试验车辆和试验燃料

为使研究结果具有普遍性和代表性，在试验

车辆选择时考虑了排量、进气方式等因素，旨在探

索在排量和进气方式存在差异的情况下污染物排

放随温度变化的规律。试验车辆选用了国内市场

典型的 ２辆符合国Ⅴ排放标准的 ＧＤＩＶ，车辆
１（Ｖ１）为 ＳＵＶ，车辆２（Ｖ２）为三厢轿车，车辆的主
要性能参数如表１所示，Ｖ１和 Ｖ２的主要差别是
排量和进气方式。试验用油为符合国Ⅵ排放标准
基准燃料要求的汽油

［３］
。

１．２　测试设备及试验流程
为了研究环境温度对 ＧＤＩＶ排放的影响，试

验在环境舱中进行，试验时共设置了 －７、１４、２３、
３５、４０℃等５个环境温度。试验时，Ｖ１和 Ｖ２在环
境舱设定的温度条件下按照图１所示的 ＷＬＴＣ工
况行驶，ＷＬＴＣ驾驶循环由低速段、中速段、高速
段和超高速段４个子循环组成。

汽车排气污染物按照国Ⅵ规定的测试方法进

表 １　试验车辆及其主要性能参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｅｓｔｖｅｈｉｃｌｅｓａｎｄｔｈｅｉｒｍａｉｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数　　 Ｖ１ Ｖ２

供油方式 ＧＤＩ ＧＤＩ

进气方式 自然吸气 涡轮增压

排量／Ｌ ３ ２

最大功率／ｋＷ １７２ １５５

变速箱 ＡＴ ＡＴ

工信部油耗／（Ｌ·（１００ｋｍ）－１） ９．８ ７．１

整备质量／ｋｇ ２２９１ １５８１

图 １　ＷＬＴＣ排放测试工况

Ｆｉｇ．１　ＷＬＴＣｅｍｉｓｓｉｏｎｔｅｓｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ

行。测量汽车排气污染物时，ＷＬＴＣ４个子循环
的汽车排气污染物分别用 ４个取样气袋采集，样
气袋中的样气采用 ＭＥＸＡ７４００Ｌ气体分析仪测
量，汽车排气污染物中的气体污染物排放量由上

述４袋样气的测量结果加权计算得到。排气污染
物中颗粒物质量（ＰＭ）采用 ＤＭＳ５０颗粒物采集系
统，测量时，先使由取样探头取得的样气经粒径预

分级器将大颗粒物分离，然后使样气进入 ＤＭＳ５０
颗粒物采集系统的滤纸，再在称重室中用分析天

平测量滤纸质量。ＰＭ的排放量根据滤纸过滤前后
的质量差计算得到。测量排气污染物中颗粒物数

量（ＰＮ）时，先使排气样气经过挥发性颗粒物去除
器，除去排气颗粒物中的可挥发性颗粒物，再将样气

送入ＭＥＸＡ１０００颗粒物计数仪测量ＰＮ的排放量。
试验流程如图２所示。第１步为试验开始前

先对试验车辆进行全面检查，包括胎压、机油量、

进排气系统、ＯＢＤ报警系统、机械传动部件等。
第２步为将试验车辆置于环境舱内的转鼓试验台
上，更换试验用燃料并进行热车，热车时汽车速度

时间历程应与图１所示的 ＷＬＴＣ驾驶循环相同，
如果热车运行中出现问题，则应对车辆进行相应

调整。第 ３步为热车结束后的转鼓滑行试验，试
验在热车后２ｍｉｎ内进行。第 ４步为 ＷＬＴＣ工况
下的试验车辆预处理行驶，预处理完成后，将整车

置于环境舱内浸车６～３６ｈ，环境舱温度需设置为
试验温度，环境舱内温度应在试验要求温度的

±３℃内，以确保整车各部件及内部液体温度与环

９２８
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图 ２　试验流程

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｆｌｏｗｃｈａｒｔ

境舱内设定温度一致。第５步为设定温度下冷启
动和热启动排放试验，目的是分析和对比冷、热启

动对排放的影响。冷启动排气污染物的排放试验

在浸车结束后进行，车辆按照图 １所示的 ＷＬＴＣ
工况运行，冷启动排气污染物测试试验结束

２０ｍｉｎ后，进行热启动排气污染物测试，此时试验
车辆的温度高于环境舱设定温度，车辆行驶工况

也为 ＷＬＴＣ工况。冷启动和热启动排放试验结
束后，重新设定环境舱的温度，并进行 ６～３６ｈ浸
车，按照上述第１步至第 ５步的方法重复排气污
染物测量试验。

本文设定的环境温度有 －７、１４、２３、３５、４０℃。
测量 的 ＧＤＩＶ排 气 污 染 物 有 总 碳 氢 化 合 物
（ＴＨＣ）、ＣＯ、ＮＯｘ、ＣＯ２、ＰＭ和 ＰＮ。为了便于分析
和比较，排气污染物的测量结果均换算为单位里

程的排放量，即常说的排放率或排放因子。

２　结果及讨论

汽车排气中的气体污染物 ＴＨＣ、ＣＯ、ＮＯｘ、ＣＯ２
与颗粒物 ＰＮ、ＰＭ的生成机理相差甚远［１，１３］

。因

此，在对测试结果进行分析与讨论时，分为气态污

染物和颗粒物２部分。
２．１　环境温度对气态污染物和 ＣＯ２排放的影响

车辆１（Ｖ１）和车辆 ２（Ｖ２）在 ５个不同温度
测量点的冷启动和热启动运行时的 ＴＨＣ、ＣＯ、
ＮＯｘ和 ＣＯ２排放因子测试结果如图３～图６所示。

图３和图４测试结果表明，冷启动时，ＴＨＣ和
ＣＯ的排放因子受温度的影响显著，随着温度降
低，ＴＨＣ和 ＣＯ排放因子显著增大，在 －７℃冷启
动时，试验车辆 Ｖ２的 ＣＯ排放因子超出国ⅥｂＩ型
试验限值，试验车辆 Ｖ１和 Ｖ２的 ＴＨＣ排放因子超
出国ⅥｂＩ型试验限值。 －７℃时试验车辆 Ｖ１和
Ｖ２的 ＴＨＣ排放因子分别为 ２３℃时的 ８．８７倍和

５．７４倍；－７℃时试验车辆 Ｖ１和 Ｖ２的 ＣＯ排放
因子分别为 ２３℃时的 ３．４８倍和 ４．３５倍。出现
这种现象的原因主要有２个：①环境温度低时，喷
入缸内的汽油雾化性能差，导致燃烧不完全，进而

导致排气催化净化器前的 ＴＨＣ和 ＣＯ升高。
②温度低时，ＷＬＴＣ循环开始前的排气催化净化

图３　冷启动和热启动下环境温度对 ＴＨＣ排放因子的影响

Ｆｉｇ．３　ＥｆｆｅｃｔｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＴＨＣｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒｓｕｎｄｅｒｃｏｌｄａｎｄｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图４　冷启动和热启动下环境温度对 ＣＯ排放因子的影响

Ｆｉｇ．４　ＥｆｆｅｃｔｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＣＯｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒｓｕｎｄｅｒｃｏｌｄａｎｄｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ５　冷启动和热启动下环境温度对 ＮＯｘ排放因子的影响

Ｆｉｇ．５　ＥｆｆｅｃｔｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＮＯｘ
ｅｍｉｓｓｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｕｎｄｅｒｃｏｌｄａｎｄｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

０３８
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图 ６　冷启动和热启动下环境温度对 ＣＯ２排放因子的影响

Ｆｉｇ．６　ＥｆｆｅｃｔｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒｓｕｎｄｅｒｃｏｌｄａｎｄｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

器温度低，导致 ＷＬＴＣ循环开始后排气催化净化
器的温度上升慢，起燃时间变长，平均净化效率变

低。对于排量和进气方式不同的试验车辆 Ｖ１和
Ｖ２而言，虽然都满足国Ⅴ排放标准，但车辆催化
净化器的体积大小、催化剂种类和涂覆量不同，故

其 ＴＨＣ和 ＣＯ的净化效率随着温度的变化曲线
不同，因而，导致了试验车辆 Ｖ１的 ＴＨＣ排放因子
高于 Ｖ２，但除冷启动 １４℃条件以外的 ＣＯ的排放
因子却低于 Ｖ２。试验车辆 Ｖ１在１４℃冷启动时存
在 ＣＯ排放因子大于 －７℃的现象，初步分析为２次
试验中实际车速在公差允许范围内（±２ｋｍ／ｈ）存
在差异平衡了温差带来的影响所致。

热启动时，汽车发动机舱室及机体远高于冷

启动，因而，喷入缸内的汽油雾化性能较冷启动时

好，燃烧改善，发动机排气中的 ＴＨＣ和 ＣＯ减少。
另外，试验开始前催化净化器温度也高于冷启动，

催化净化器的起燃时间变短，ＷＬＴＣ的平均净化
效率变大。故出现了图３和图４所示的热启动时
的 ＴＨＣ和 ＣＯ的排放因子远低于冷启动时的结
果。并且相对于冷启动而言，热启动时的 ＴＨＣ和
ＣＯ的排放因子受温度影响不明显。

图５所示的温度对 ＮＯｘ排放影响的测试结果
表明，无论是冷启动和热启动，还是试验车辆 Ｖ１
和 Ｖ２，当其按照ＷＬＴＣ行驶时，仅试验车辆Ｖ１在
常温热启动时 ＮＯｘ排放因子略高于国ⅥｂＩ型试
验限值，２辆车 ＮＯｘ排放因子受温度的影响均没
有明显的规律。这个结论与部分已有研究结果类

似
［８，１４１５］

，出现这种现象的原因与 ＮＯｘ排放的影
响因素极为复杂有关。从 ＮＯｘ的生成机理来看，
燃烧过程中生成的 ＮＯｘ主要为热力型，所需温度
条件约为１８００Ｋ，它与燃烧室中高温区域大小及
最高燃烧温度、高温持续时间、高温区域内氧浓度

的高低等密切相关
［１，１６］

。环境温度低时，喷入缸

内的汽油雾化性能差，燃烧不完全，导致燃烧室中

高温区域减小和最高燃烧温度降低，最终致使进

入排气催化净化器前的 ＮＯｘ的降低。另外，随着
环境温度降低，试验开始前的排气催化净化器温

度降低且试验开始后排气催化净化器温度上升缓

慢，起燃时间变长，因而在整个 ＷＬＴＣ中排气催
化净化器对 ＮＯｘ的平均净化效率变低，ＮＯｘ排放
因子增加。因此随着温度增大，ＮＯｘ排放因子的
变化取决于燃烧过程中 ＮＯｘ生成量的增加量和排
气催化净化器净化效率提高导致的 ＮＯｘ下降的综
合影响。当 ＮＯｘ燃烧过程 ＮＯｘ生成量的增加量大
于三效催化转换器净化效率提高导致的 ＮＯｘ下降
量时，ＮＯｘ排放因子就增加，反之亦然。

试验车辆 Ｖ１和 Ｖ２在 ５个不同温度测量点
的冷启动和热启动 ＣＯ２排放因子随温度的变化如
图 ６所示。结果表明，无论是热启动时还是冷启
动工况，当温度从 －７℃逐步上升时，Ｖ１和 Ｖ２的
ＣＯ２排放因子逐步下降，在 ２３℃或 ３５℃最低；但
环境温度升高到４０℃时，ＣＯ２排放因子则与 －７℃
接近，即 ＣＯ２排放因子随环境温度的变化规律是
先减少后增加，最低点在２３℃或３５℃。这主要是
由于汽油机出厂时常在 ２３～３５℃附近以油耗最
低为目标调整发动机工作参数。当温度降低时燃

油雾化变差，燃烧效率变低，ＣＯ２排放因子增大。
当温度接近４０℃时，汽油机的工作参数偏离了油
耗最低的设置值，同时发动机容易过热，需要通过

降低点火提前角防止爆震的发生，使燃烧过程的

压缩负工增加，热效率和功率下降，ＣＯ２排放量
升高。

另外，试验车辆 Ｖ１的 ＣＯ２排放因子明显高于
Ｖ２，这由表 １所列的车辆参数可以找到答案。由
于２辆试验车辆 Ｖ１和 Ｖ２的整备质量分别为
２２９１ｋｇ和 １５８１ｋｇ，即 Ｖ１的行驶需要克服的惯
性阻力远大于 Ｖ２，故其能耗明显高于 Ｖ２，由于
ＣＯ２排放因子与能耗高低密切相关，车辆 Ｖ１的
ＣＯ２排放因子明显高于 Ｖ２。如冷启动时，Ｖ１和 Ｖ２
在２３℃测量点的 ＣＯ２排放因子分别为２８８．４ｇ／ｋｍ
和１８４．８ｇ／ｋｍ。热启动时，Ｖ１和Ｖ２在２３℃测量点
的ＣＯ２排放因子分别为２６７．８ｇ／ｋｍ和１７４．０ｇ／ｋｍ。
由图６还可以看出，热启动条件下测得的 ＣＯ２排
放因子低于冷启动条件下的 ＣＯ２排放因子，Ｖ１和
Ｖ２在 ５个环境温度下热启动时的 ＣＯ２排放因子
比冷启动的 ＣＯ２排放因子平均降低 ４％和 ７％。
这主要是由于发动机热启动时机体温度高、燃油

雾化好、燃烧更完全、热效率高，通过冷却系统散

失的热量也少，同时润滑油黏度低，摩擦损失小。

１３８
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因此，热启动时的油耗减少，ＣＯ２排放量降低。
２．２　环境温度对 ＰＭ 和 ＰＮ排放的影响

环境温度对 ＰＭ和 ＰＮ的影响如图 ７和图 ８
所示。环境温度对 Ｖ１和 Ｖ２两辆试验车辆冷启
动和热启动的 ＰＮ和 ＰＭ排放因子影响明显。相
对于冷启动而言，热启动时 ＰＮ排放因子几乎不
随温度变化。在热启动下，试验车辆 Ｖ１和 Ｖ２的
ＰＮ排放因子均满足２０２０年７月后实施的国Ⅵ排
放标准限值 ６×１０１１个／ｋｍ，且明显低于该限值。
冷启动，环境温度为 －７℃时，Ｖ１和 Ｖ２两辆试验
车辆的 ＰＮ排放因子分别为 ３．６７×１０１２和 ２．６１×
１０１２个／ｋｍ，分别达到了国Ⅵ排放标准限值 ６×
１０１１个／ｋｍ的 ６．１２倍和 ４．３５倍。环境温度为
１４℃时，Ｖ１和 Ｖ２两辆试验车辆的 ＰＮ排放因子
分别为 ９．４１×１０１１和 ６．３４×１０１１个／ｋｍ，均高于
国Ⅵ排放标准的限值 ６×１０１１个／ｋｍ。该结果表
明，国Ⅴ排放标准的车辆在环境温度 １４℃以下冷
启动工况行驶时，其 ＰＮ排放难以满足国Ⅵ排放
标准的 ＰＮ限值要求。

图 ７　冷启动和热启动下环境温度对 ＰＮ排放因子的影响

Ｆｉｇ．７　ＥｆｆｅｃｔｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＰＮｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒｓｕｎｄｅｒｃｏｌｄａｎｄｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ８　冷启动和热启动下环境温度对 ＰＭ排放因子的影响

Ｆｉｇ．８　ＥｆｆｅｃｔｏｆｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎＰＭｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｆａｃｔｏｒｓｕｎｄｅｒｃｏｌｄａｎｄｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

由图８可以看出，－７℃低温冷启动时，Ｖ１和
Ｖ２两辆试验车辆的 ＰＭ排放因子显著增大。在
热启动下，试验车辆 Ｖ１和 Ｖ２的 ＰＭ排放因子的
变化趋势不同。 －７℃时 Ｖ１的 ＰＭ排放因子增
大，但幅度远小于冷启动时。在热启动下，试验车

辆 Ｖ１和 Ｖ２的 ＰＭ排放因子均满足国Ⅵｂ排放标
准限值３．０ｍｇ／ｋｍ。但在环境温度为 －７℃冷启
动时，Ｖ１和 Ｖ２两辆试验车辆的 ＰＭ排放因子分
别为５．１９和４．２４ｍｇ／ｋｍ，两辆试验车辆的 ＰＭ排
放因子超过了国Ⅵｂ排放标准限值３．０ｍｇ／ｋｍ。其
中试验车辆 Ｖ１的 ＰＭ排放因子还超过了国Ⅵａ
排放标准限值４．５ｍｇ／ｋｍ。

低温条件下 ＰＮ和 ＰＭ排放多的原因可以由
颗粒物的生成机理予以说明，颗粒物的生成量与

过浓混合气区域大小和燃烧室壁面油膜的多少密

切相关。由于冷启动阶段前车辆在 －７℃的环境
舱内进行了６～３６ｈ的浸车，气缸上或者活塞顶
部的温度接近浸车时的环境温度，导致冷启动后

过浓混合气区域和燃烧室壁面油膜增加。一是从

喷油嘴喷入燃烧室空间的液态汽油，因温度低难

以完全蒸发并与空气充分混合，在更大区域形成

了局部过浓混合气，这部分过浓混合气燃烧时无

法及时与氧气反应，便生成炭烟。二是从喷油嘴

直接喷射到燃烧室壁面液态汽油或其他方式在燃

烧室壁面形成的油膜数量增加，便导致低温下附

壁油膜在燃烧后形成的炭烟增加。

３　结　论

通过对 ２辆 ＧＤＩＶ在环境舱内进行的 ＷＬＴＣ
工况下不同环境温度的冷启动和热启动的排放特

性试验，以及对试验结果的分析与讨论，取得了如

下主要结论：

１）冷启动时，ＴＨＣ和 ＣＯ的排放因子受温度
的影响显著，且随着温度降低，ＴＨＣ和 ＣＯ排放因
子显著增大；热启动时的 ＴＨＣ和 ＣＯ的排放因子
受温度影响不明显。

２）无论是热启动还是冷启动工况，当温度从
－７℃逐步上升时，试验车辆的 ＣＯ２排放因子随着
温度增加呈现先减少后增加的变化规律；并且热

启动条件下的 ＣＯ２排放因子低于冷启动。
３）环境温度对试验车辆冷启动和热启动的

ＰＮ和 ＰＭ排放因子影响明显。试验车辆 －７℃冷
启动时的 ＰＭ排放因子超过了国Ⅵｂ排放标准限
值；在环境温度 １４℃以下冷启动工况行驶时，ＰＮ
排放难以满足国Ⅵｂ排放标准的限值。

２３８
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ｄｅｒｔｈｅｃｏｌｄｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｉｓｄｉｆｆｉｃｕｌｔｔｏｍｅｅｔｔｈｅＣｈｉｎａ６ｅｍｉｓｓｉｏｎｌｉｍｉｔｗｈｅｎａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｉｓｂｅｌｏｗ
１４℃．ＴｈｅｅｍｉｓｓｉｏｎｆａｃｔｏｒｓｏｆＴｏｔａｌＨｙｄｒｏｃａｒｂｏｎｓ（ＴＨＣ）ａｎｄＣＯａｒｅｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｕｎ
ｄｅｒｃｏｌｄｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｂｕｔａｒｅｎｏｔｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙａｆｆｅｃｔｅｄｕｎｄｅｒｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎ．Ｒｅｇａｒｄｌｅｓｓｏｆｔｈｅｈｏｔｓｔａｒｔｏｒ
ｃｏｌｄｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｗｈｅｎｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｇｒａｄｕａｌｌｙｒｉｓｅｓｆｒｏｍ －７℃ ｔｏ４０℃，ｔｈｅＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｆａｃｔｏｒｏｆｔｈｅ
ｔｅｓｔｖｅｈｉｃｌｅｆｉｒｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓａｎｄｔｈｅｎｉｎｃｒｅａｓｅｓ，ａｎｄｔｈｅＣＯ２ｅｍｉｓｓｉｏｎｆａｃｔｏｒｏｆｔｈｅｔｗｏｖｅｈｉｃｌｅｓｄｕｒｉｎｇｈｏｔｓｔａｒｔ
ｉｓｒｅｄｕｃｅｄｂｙ４％ ａｎｄ７％ ｏｎａｖｅｒａｇｅｃｏｍｐａｒｅｄｔｏｃｏｌｄｓｔａｒｔ．ＴｈｅｒｅｉｓｎｏｏｂｖｉｏｕｓｒｕｌｅｏｆＮｉｔｒｏｇｅｎＯｘｉｄｅ
（ＮＯｘ）ｅｍｉｓｓｉｏｎｆａｃｔｏｒｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄｂｙｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｕｎｄｅｒｃｏｌｄｓｔａｒｔａｎｄｈｏｔｓｔａｒｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ａｍｂｉｅｎｔｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ；ｇａｓｅｍｉｓｓｉｏｎ；ｐａｒｔｉｃｕｌａｔｅｅｍｉｓｓｉｏｎ；ｇａｓｏｌｉｎｅｄｉｒｅｃｔｉｎｊｅｃｔｉｏｎｅｎｇｉｎｅ；
ｇａｓｏｌｉｎｅｖｅｈｉｃｌｅ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００１２１；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００４０９；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００４２６１３：５０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００４２６．１３４２．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１７ＹＦＢ０１０３４０２）

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

４３８
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基于改进 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络的对地攻击型
无人机自主能力评价

丰雨轩１，刘树光１，，解武杰２，茹乐１

（１．空军工程大学 装备管理与无人机工程学院，西安 ７１００５１；

２．空军工程大学 航空工程学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：对地攻击型无人机是当前最先进的无人装备之一，无人机必须具备很高的
自主能力，自主能力成为无人机的典型作战能力。针对对地攻击型无人机的自主能力量化评

价问题，从感知能力、决策能力、行为能力和安全能力 ４个方面，并侧重机载装备参数分析，提
出了一套完整的自主能力评价指标体系。结合模型因素库，运用奇异值分解设计 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神
经网络权值矩阵，利用基于稀疏度的权值删减算法改进网络结构。构建自主能力评价标准，对

对地攻击型无人机系统自主能力进行量化分级。仿真结果表明：相对于传统 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网
络，改进算法能够在一定范围内删除非关键的连接权值，降低网络复杂度，工程上更容易实现

对地攻击型无人机系统自主能力的量化评价。

关　键　词：对地攻击型无人机；自主能力；指标体系；改进Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络；综合评价
中图分类号：Ｖ２７１．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８３５０９

　　对地攻击型无人机遂行地面目标的精确打击
任务，其机上无人、复杂任务及高对抗战场环境决

定了无人机必须具备很高的自主能力
［１］
，自主能

力成为对地攻击型无人机的典型作战能力。面对

复杂战场环境和对抗作战任务，科学构建对地攻

击型无人机自主能力评价指标体系，提出适合其

技术特征和作战使用特点的自主能力评价方法，

提升无人机体系化作战效能，具有迫切的军事

需求。

评价指标体系和综合评价方法是对地攻击型

无人机自主能力量化评价的关键。定性分析是定

量分析的基础，目前国内外有关无人系统的评价

指标体系构建主要基于定性定量相结合的方式，

集中在功能性指标和任务型指标２个层次上。功

能性指标方面，文献［２］针对无人机的自主能力
评价提出了二维度和四维度评价模型；文献［３］
基于模型化分类原则构建了高空长航时无人机系

统总体方案的评价准则。任务型指标方面，文献

［４］根据设定任务的完成程度来评价单项关键技
术，减少了人为主观因素对评价指标的影响。针

对无人系统的综合评价方法主要有模糊综合评价

法
［５］
、贝叶斯网络

［６］
、有效性分析（ＳＥＡ）方法［７］

等，传统的综合评价方法受主观因素影响大且不

适用于复杂系统。Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络通过模拟生
物神经网络的记忆机理，具有强大的联想记忆能

力，能够体现复杂系统评价指标的关联关系和对

主体对象的客观评价
［８］
，是量化评价复杂系统的

理想方法。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104017&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4VG5TR1F6T1NxZFFVMjg5Zz0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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综上所述，本文在分析机载装备系统相关性

能参数的基础上，提出了一套与作战环节相融合

的自主能力评价指标体系，并运用改进 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ
神经网络综合评价无人机的自主能力，解决了对

地攻击型无人机的自主能力量化评价问题，为无

人机自主性实时调整及人机权限分配提供有效

支撑。

１　自主能力评价指标体系构建与分析

自主能力是无人系统拥有的感知、观察、分

析、交流、计划、制定决策和行动能力，完成人类通

过人机交互布置的任务
［９］
。可见，评价对地攻击

型无人机系统的自主能力，要融合观察（Ｏ）、判断
（Ｏ）、决策（Ｄ）和行动（Ａ）整个作战环节，考察无
人机系统在各个环节的自主程度，进而量化评价

出整个无人机系统的自主能力。为体现对地攻击

型无人机判断、决策一体化，并考虑其安全能力的

重要性，本文从感知能力（Ｏ）、决策能力（Ｄ）、行
为能力（Ａ）、安全能力（Ｓ）４个方面构建对地攻击
型无人机系统的自主能力评价指标。感知能力是

决策能力的前提，决策能力是感知能力的目的，行

为能力需要感知能力和决策能力的密切配合，安

全能力是有效完成任务的重要保障。自主能力评

价指标体系如图１所示。
选取合适的机载装备参数作为无人机自主能

力评价指标体系的底层指标。在查找飞机设计手

册、无人机设计手册、装备国军标及大量文献基础

上，机载装备参数主要从机载装备提供的技术指

标、参考文献的数学模型、说明书的性能要求中选

取，按照技术指标的重要程度、数据可收集性、不

同型号数据可对比性原则，同时参考适航性要求

及装备合格审定相关内容，选取能够代表机载装

备性能的装备参数。为了使不同机载装备的参数

间具有可比性，采用对数法、加权、幂数运算方式

将数据无量纲化；同时利用加法法则，表达底层指

标与上级指标的关系。

１．１　感知能力
感知能力是对地攻击型无人机通过自身机载

传感器获取内外部环境信息的能力，是无人机实

现自主作战的首要考虑因素。由于作战环境的不

确定性，无人机必须自主获取天气威胁状况、敌方

作战目标相关的信息，为下一步自主决策提供实

时判断依据。

１．１．１　风切变威胁感知能力
对地攻击型无人机一旦遭遇突发的恶劣气象

条件，系统应自主地对恶劣气象进行威胁评估，判

断无人机是否可以继续作战。风切变是指风的速

度和方向突然改变，是当前无人机失事的主要自

然因素
［１０］
。当风切变威胁度大于某定值时，将触

发风切变警告。目前，国内外飞机普遍安装有风

切变预警系统，能够提前探测风切变信息。因此，

用风切变预警系统性能优劣衡量无人机的风切变

威胁感知能力 ｗ，根据文献［１１］，选取风切变预警
系统参数根据航空条例审查内容和不同型号间提

供可对比参数，确定为最小探测距离、提前预警时

间、漏警率，计算公式为

ｗ＝０．６Ｄｒ＋
ｗｔ
６０
＋ｌｇＤａ （１）

式中：Ｄｒ为最小探测距离；ｗｔ为提前预警时间；Ｄａ
为漏警率。

图 １　对地攻击型无人机自主能力评价指标体系

Ｆｉｇ．１　ＥｖａｌｕａｔｉｏｎｉｎｄｅｘｓｙｓｔｅｍｆｏｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｃａｐａｂｉｌｉｔｉｅｓｏｆｇｒｏｕｎｄａｔｔａｃｋＵＡＶ
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１．１．２　作战目标感知能力
在无人机搜索阶段，需要精准检测和识别敌

方警戒雷达、地空导弹等作战目标。合成孔径雷

达（ＳＡＲ）是目前对地攻击型无人机的标配机载装
备，可有效识别伪装物，根据文献［１２］得出 ＳＡＲ
在不同波段，其３个主要参数最大分辨力、作用距
离、发射机峰值功率会连续可变，因此，用于衡量

ＳＡＲ装备性能。同时，考虑多个传感器间数据融
合的重要性，为使无人机获得更全面可靠的感知

信息，根据文献［１３］，通过计算融合前后数据的
不确定度来衡量评价数据融合能力。因此，作战

目标感知能力 Ｋ用 ＳＡＲ的性能和数据融合率 Ｒ
进行综合计算，计算公式为

Ｋ＝Ｐ０．０６５＋０．０２ＬＳ＋
Ｒ槡 Ｐ

１０
＋ Ｒ
１００

Ｒ＝Ｈ（Ｅ２）／Ｈ（Ｅ１
{

）

（２）

式中：ＲＰ为 ＳＡＲ的最大分辨力（距离与方位的
分辨率乘积）；ＬＳ为作用距离；Ｐ为发射机峰值
功率；Ｈ（Ｅ）为数据融合不确定性测度，Ｅ１为数
据融合前的确定集，Ｅ２为数据融合后的特征确
定集。

１．２　决策能力
自主决策系统是对地攻击型无人机系统的

核心，其有效性直接决定着人机交互程度。决

策推理机依据当前感知的战场信息和记忆单元

存储的作战经验知识、地图信息等提出最优的

战术，其决策结果直接用于辅助控制平台对无

人机行为进行调整；并且系统的决策速度快慢

会影响无人机行为的滞后性，因此要考虑无人

机平台的计算性能。

１．２．１　战术决策能力
对地攻击型无人机的主要任务是摧毁地面高

价值目标，根据文献［１４］，评估对地攻击型无人
机的战术决策能力，主要考虑自主决策专家系统

针对敌方单位的信息储备量（决策因素），依据产

生式规则描述作战知识和以往战术经验（作战策

略），模仿专家逻辑建立决策层次结构（战术推

理）。因此，通过决策因素属性值、作战策略指令

值、战术规则推理值 ３方面表示知识和经验储备
量。计算公式为

ＴＤ ＝（０．３ＤＦ＋０．３ＴＳ＋０．４ＴＲ）
１
３ （３）

式中：ＴＤ为战术决策能力；ＤＦ为决策因素属性
值，一般包含目标机场、雷达、油量充足等；ＴＳ为
作战策略指令值，包含绕后进入、低空突防、交换

制导权等；ＴＲ为战术规则推理值，包含武器选择、
威胁类型等。

１．２．２　平台计算能力
当特殊情况发生时，无人机实时重规划时间

要确保小于辅助控制平台的延迟时间，使其能够

针对局势变化进行低延迟快速响应。无人机系统

用于算法计算的分模块，一般对主机的运算速度

要求较高；用于大型数据库处理的分模块，一般对

主机的存取和读写速度要求较高。因此，评价平

台计算能力 Ｂ需要考虑机载计算机系统运算速
度、存储器的存取和读写速度 ２个方面。计算公
式为

ＰＳ ＝ＩＰＣＦＺ
Ｂ＝ＰＳ／１０

５＋０．１Ｖ{
Ｓ

（４）

式中：ＰＳ为处理器运算速度；ＦＺ为处理器的工作
主频；ＩＰＣ为每个时钟周期平均执行的指令数；ＶＳ
为存储器的存取和读写速度。

１．３　行为能力
行为能力是对地攻击型无人机自主摧毁敌方

地面目标的能力。单机模式下的无人机生存率和

完成任务率较低，需由基于“单平台”的单机作战

模式转向网络化的协同作战模式。评价对地攻击

型无人机的行为能力先考察无人机在作战过程中

的飞行性能和数据传输能力，其性能直接决定了

无人机的作战能力上限；无人机群组通过协同制

导、组网通信，协同攻击地面目标，有效提高整体

自主能力。

１．３．１　飞行能力
对地攻击型无人机相较于有人机不受人体生

理极限的约束，可以极大地发挥其飞行性能潜力，

完成高难度作战任务。根据文献［１５１６］建立的
对地攻击型无人机机动性能模型和突防模型，对

地攻击型无人机飞行能力 Ｍ主要考虑最大爬升
率、最大允许过载、最大突防速度、最低突防高度

关键飞行性能参数，计算公式为

Ｍ ＝ｌｇＣｍａｘ＋
Ｎｍａｘ
９
＋
Ｓｍａｘ
１２００

＋Ｈ－０．０５ｍｉｎ （５）

式中：Ｃｍａｘ为最大爬升率；Ｎｍａｘ为最大允许过载；
Ｓｍａｘ为最大突防速度；Ｈｍｉｎ为最低突防高度。
１．３．２　协同制导能力

协同制导是指当对地攻击型无人机突防成功

并发射空地导弹后，若受到敌机拦截无法继续对

已发射的空地导弹制导，可以将制导权移交给其

他友机，友机通过接收空地导弹的图像、发送指令

等信息，操控导弹飞行。用友机获取制导的交接

信息评价协同制导能力 ＣＧ（决策、通信等因素归
纳在其他能力中）。根据文献［１７］协同制导切换
方式内容分析，制导交接需要的信息包括交班平
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台提供的导弹信息的维度和位置精度，同时要考

虑接班平台雷达可以接受信号的范围。计算公

式为

ＣＧ ＝０．１Ｉｄ＋Ｉ
０．０５
ａ ＋１５ｓｉｎθ （６）

式中：Ｉｄ表示交班平台向接班平台提供的导弹信
息的维度；Ｉａ表示提供的导弹位置的精度；θ为接
班平台制导雷达天线的波束宽度。

１．３．３　协同攻击能力
协同攻击是指将多个不同位置、不同价值的

地面目标分配给不同的火力控制系统，避免进行

重复攻击，发挥最大作战效能。协同作战过程中，

长机需要了解僚机携带导弹的类型、作战使命、所

攻击目标的特征。用无人机的火力配置评价协同

攻击能力 ＣＡ（导弹分配、识别等因素归纳在其他
能力中）。根据文献［１６］建立的攻击能力模型取
值准则，火力配置考虑导弹射程、挂架数量、命中

精度３个参数。计算公式为

ＣＡ ＝ｌｇ
ＲＷ( )３ ＋

ｎｒ
１５
＋ｋ０．０５ａ （７）

式中：ＲＷ 为无人机搭载导弹的射程；ｎｒ为无人机
的挂架数量；ｋａ为导弹的命中精度。
１．３．４　链路通信能力

数据链路是实现多维化联合作战的关键要

素，是融合传感器、控制平台、异构平台信息的

“纽带”。链路通信能力主要考虑机内数据传输和

机外数据共享、机外数据安全管控３个方面［１８］
。

数据传输指战时环境下通过数据总线在规定

时间收发信息的能力，根据文献［１９］的作战数据
保障体系结合通信系统基本传输要求，考虑传输

速率、通信方式、信息时延３个方面。数据共享指
不同单元通过联合作战系统交换数据，用数据丢

失率评价其性能。数据安全管控是信息化作战中

最引人关注的焦点，一旦核心作战信息被敌方窃

取，将造成不可估量的后果，加密化程度是其关

键。计算公式为

Ｇ＝ＤＴＲ ＋０．１Ｓｃ＋Ｄ
－１
ｉ ＋Ｄ

－０．１
ｌ ＋Ｓｐ

Ｓｐ ＝ｌｇ（Ｄ｜Ｄ′）

Ｄｌ＝ｌｇ（ｎａ／ｎｔ
{

）

（８）

式中：Ｇ为链路通信能力；ＤＴＲ为传输速率；Ｓｃ为通
信方式；Ｄｉ为信息时延；Ｄｌ为数据丢包率；ｎｔ为平
台数据发送量；ｎａ为异域平台接收量；Ｓｐ为加密
化程度；Ｄ为原始数据记录；Ｄ′为加密后数据
记录。

１．４　安全能力
安全能力是对地攻击型无人机实现自主飞行

的基本保障。在飞行过程中，无人机需要具备健

康管理能力，并借助数据监测和推理，对系统故障

进行预测、隔离。健康管理面向“现在”，故障预

测面向“未来”。

１．４．１　健康管理能力
健康管理系统通过实时评估无人机的健康状

态（传感器失效、剩余寿命、操作极限监控等），确

定设备退化程度（故障级别）。根据文献［２０
２１］，依据故障预测与健康管理系统（Ｐｒｏｇｎｏｓｔｉｃｓ
ＨｅａｌｔｈＭａｎａｇｅｍｅｎｔ，ＰＨＭ）的故障检测与故障隔离
能力，选取基本检测标尺，评价健康管理能力考虑

虚警率和故障隔离率，计算公式为

ＲＦＡ ＝ＮＦＡ／Ｎ

ＨＭ ＝Ｒ
－０．６５
ＦＡ ＋Ｒ０．０５{

Ｆｉ

（９）

式中：ＨＭ为健康管理能力；ＲＦＡ为虚警率；ＲＦｉ为故
障隔离率；ＮＦＡ为虚警数，一般分错报和假报 ２种
情况；Ｎ为总的指示报警次数。
１．４．２　故障预测能力

故障预测以大数据为基础，提前预测无人机

系统未来的健康状态。如果预测的故障发生时间

早于实际产生时间，则说明预测是有意义的。根

据文献［２１］，预测算法计算性能公式，采用预测
时间误差和平均预测时间评价故障预测能力 Ｆ，
计算公式为

ＦＰ ＝ｎ／∑
ｎ

ｔ＝１
（ｘ（ｔ）－ｘ^（ｔ））／ｘ（ｔ）

ＭＰ ＝∑
ｎ

ｉ＝１
Ｔｉ／ｎ

Ｆ＝１０Ｍ－１
Ｐ ＋Ｆ

０．０５













Ｐ

（１０）

式中：ＦＰ为预测时间误差；ＭＰ为平均预测时间；
ｘ（ｔ）为实际失效时间；^ｘ（ｔ）为预测失效时间；ｎ为
预测次数；Ｔｉ为第 ｉ次预测所需时间。

２　建立改进 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络评价
模型

　　本节考虑机载数据对自主能力评价的影
响，依托自主能力评价指标体系，建立改进

Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络评价模型。通过 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经
网络的学习过程将样本指标逼近标准理想等

级，运用联想记忆功能实现自主能力量化评价，

完成无人机系统自主能力从底层数据到智能化

结果的评估。对地攻击型无人机系统自主能力

评价流程如图 ２所示，具体分为以下 ６个步骤：
选取评价指标→数据预处理→建立等级划分标
准→创建 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络→仿真验证→无人
机自主等级确定。

８３８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 丰雨轩，等：基于改进 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络的对地攻击型无人机自主能力评价

图 ２　自主能力评价的总体流程

Ｆｉｇ．２　Ｏｖｅｒａｌｌｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｃａｐａｂｉｌｉｔｙｅｖａｌｕａｔｉｏｎ

２．１　Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络基本原理
离散 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络（ＤＨＮＮ）是一种单层

全连接反馈型神经网络，通过模拟生物神经的记

忆机理实现联想记忆功能，其从初始状态向“能

量”减小方向演化，保证了局部极小收敛，当“能

量”达到最小值时网络稳定。

差分演化方程（串行工作方式）为

ｕｊ（ｔ）＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｗｉｊｙｉ（ｔ）＋ｂｉ （１１）

ｙｊ（ｔ＋１）＝ｓｇｎ（ｕｊ（ｔ））＝
１ ｕｊ（ｔ）≥ θｊ
－１ ｕｊ（ｔ）＜θ{

ｊ

式中：ｕ为神经网络输出；ｙ为神经元的状态；ｗ为
权重；ｂ为神经元的阈值。离散 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经元
为二值神经元，本文取 －１和 １分别代表神经元
的激活和抑制状态［ｙ１，ｙ２，…，ｙｎ］，当输出［ｕ１，
ｕ２，…，ｕｎ］大于阈值［θ１，θ２，…，θｎ］时，经阈值函
数 ｓｇｎ处理后输出１，反之输出 －１。
２．２　创建改进 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络模型

对地攻击型无人机系统自主能力评价模型指

标数量多，Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络评价方法适用于复
杂系统，其指标权值按一定的学习规则事先计算

出来。为克服权值交叉干扰问题，本文采用奇异

值分解设计方法；同时考虑 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ为全连接网
络，为了降低网络复杂度，便于工程上设计神经电

路，采用基于稀疏度的权值删减算法减少权值连

接数量。

２．２．１　确立理想稳定点
创建 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络要先确定理想稳定

点。Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络可以记忆特殊的稳定点，
当输入样本时，演变过程就是寻找理想稳定点的

过程。理想的指标等级是确立理想稳定点的关

键，本文根据式（１１），采用 ３１个机载装备性能指
标作为 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络的训练指标 ｙｉ（ｔ），将对
地攻击型无人机自主能力指标性能分为５个等级，
等级Ⅴ为该机载装备参数性能最高等级，等级Ⅰ为
性能最低等级。依据现有数据库，每个指标选取

２００个数据进行冒泡排序，均分为５个区间，将区间
内数据的平均值作为该等级的理想指标值。理想

的指标等级划分数据如表１～表５所示。

表 １　感知能力

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｃａｐａｂｉｌｉｔｙ

指标

等级

风切变威胁感知能力（风切变预警系统） 作战目标感知能力（ＳＡＲ）

最小探测距离／ｋｍ 提前预警时间／ｓ 漏警率／％ 数据融合率／％ 最大分辨力／（ｍ×ｍ）作用距离／ｋｍ 发射机峰值功率／Ｗ

Ⅴ ６．５ ６０ １ １００ ８×８ ８０ ９６０

Ⅳ ５．６ ５０ ３ ８０ ６×６ ６４ ７５０

Ⅲ ４．５ ３５ ６ ６０ ４×４ ５０ ６００

Ⅱ ３ ２５ ８ ４５ ３×３ ２６ ３２０

Ⅰ １．２ １５ １０ ２５ ２×２ １８ １８０

表 ２　决策能力

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｅｃｉｓｉｏｎｃａｐａｂｉｌｉｔｙ

指标

等级

战术决策能力（自主决策专家系统） 平台计算能力（主处理运算单元）

决策因素属性值 作战策略指令值 战术规则推理值 处理器运算速度／ＭＩＰＳ 存取和读写速度／（ＧＢ·ｓ－１）

Ⅴ ５０ ２９ ２３ ６００ ２５

Ⅳ ４５ ２２ １８ ２００ １８

Ⅲ ３９ １８ １４ ５０ １０

Ⅱ ３２ １２ １１ ３０ ３．２

Ⅰ ２５ ８ ９ ２０ １．６

　注：ＭＩＰＳ（ＭｉｌｌｉｏｎＩｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｓＰｅｒＳｅｃｏｎｄ）指单字长定点指令平均执行速度。
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表 ３　行为能力Ⅰ
Ｔａｂｌｅ３　Ａｃｔｉｏｎｃａｐａｂｉｌｉｔｙ（Ⅰ）

指标

等级

飞行能力（飞行数据记录器） 协同制导能力（空地导弹与制导雷达）

最大爬升率／

（ｍ·ｓ－１）

最大允许

过载／ｇ

最大突防

速度／（ｋｍ·ｈ－１）

最低突防

高度／ｍ

提供的导弹

信息维度

提供的导弹

位置精度／％

雷达天线

波束宽度／（°）

Ⅴ ３５０ ９ １４８０ ２００ １２ ９５ ２

Ⅳ ３１０ ７．５ １３９０ ５４０ １０ ９２ １．５

Ⅲ ２４６ ５．４ １０８０ ７２０ ８ ８８ ０．９２

Ⅱ １４８ ４ ９００ ９００ ６ ８４ ０．５７

Ⅰ ８５ ３．２ ７２０ １０００ ３ ８０ ０．３２

表 ４　行为能力Ⅱ
Ｔａｂｌｅ４　Ａｃｔｉｏｎｃａｐａｂｉｌｉｔｙ（Ⅱ）

指标

等级

协同攻击能力（航空火力控制系统） 链路通信能力（数据总线通信系统）

导弹射程／ｋｍ 挂架数量 命中精度／％ 传输速率／（Ｍｂｉｔ·ｓ－１） 通信方式 信息时延／ｍｓ加密化程度 数据丢包率／％

Ⅴ ３０００ １６ ９８ ３ ８ ５ １ ０．２

Ⅳ ２５００ １４ ９５ ２ ６ １８ ０．８ ２．２

Ⅲ １０００ １０ ９２ １．５ ５ ３０ ０．６ ５

Ⅱ ７５０ ８ ９０ １ ２ ５０ ０．３ ８．３

Ⅰ １２０ ４ ８５ ０．５ １ １００ ０．１ １０

表 ５　安全能力

Ｔａｂｌｅ５　Ｓｅｃｕｒｉｔｙｃａｐａｂｉｌｉｔｙ

指标

等级

健康管理能力

（中央维修监测系统）

故障预测能力

（中央维修监测系统）

虚警

率／％

故障隔离

率／％

预测时间

误差／ｓ

平均预测

时间／ｓ

Ⅴ ０．５ １００ ０．５ １０

Ⅳ ２ ９７ １．１ ３０

Ⅲ ３．５ ９３．９ ２．５ ５２

Ⅱ ５ ８７．１ ３．９ ８６

Ⅰ ８ ８５ ５ １００

２．２．２　基于奇异值分解的权值规则设计
为了克服交叉干扰问题，采用奇异值分解方

法设置权值矩阵。设给定 ｍ个样本向量 ｘ（ｋ）＝
（ｘ１，ｘ２，…，ｘｍ）组成 ｎ×（ｍ－１）阶矩阵：Ｙ＝

［ｘ（１）－ｘ（ｍ），ｘ（２）－ｘ（ｍ），…，ｘ（ｍ－１）－ｘ（ｍ）］，对 Ｙ
进行奇异值分解：

Ｙ＝ＵΓＶＴ （１２）

式中：Γ ＝
Ｓ ０[ ]０ ０

，Ｓ ＝ ｄｉａｇ（σ１，σ２，…，σｒ），

（σ１，σ２，…，σｒ）为非零奇异值；Ｕ＝（Ｕ１，Ｕ２，…，

Ｕｎ）为 Ｙ的奇异矩阵；Ｖ为（ｍ－１）×（ｍ－１）的
正交阵。

对称权值矩阵 Ｗ为

Ｗ ＝∑
ｒ

ｋ＝１
ｕｋｕ

Ｔ
ｋ

２．２．３　基于稀疏度的权值删减算法
无人机系统自主能力评价指标数量多，网络

结构过于复杂。为优化 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ结构，解决全连

接网络资源消耗大、工程难以实现的问题
［２２］
，采

用基于稀疏度的权值删减算法，当网络进行记忆

时，在一定范围内删除非关键权值。由于经奇异

值分解设计后的权值矩阵是对称的，故删除 ｗｉｊ的
同时也要删除 ｗｊｉ。定义网络神经元个数 ｎ，删除
权值连接数为２ｍ，则稀疏度 τ为

τ＝２ｍ／ｎ２ （１３）
设定稀疏度参数为 Γ（０＜Γ＜１），求出需要

删减的权值连接数２ｍ，权值重要程度 φ（ｗｉｊ）为

φ（ｗｉｊ）＝
ｗｉｊ

ｍａｘｗｉｊ －ｍｉｎｗｉｊ
（１４）

根据权值的重要程度从小到大冒泡排序，设

第２ｍ个权值重要程度为 φτ（ｗｉｊ），则

ｗｉｊ＝
ｗｉｊ φ（ｗｉｊ）＞φτ（ｗｉｊ）

ｗｊｉ ＝０ φ（ｗｉｊ）≤ φτ（ｗｉｊ{ ）

综上，改进的 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络结构如图 ３
所示，红色虚线为删除的连接权值。

图 ３　改进的网络结构

Ｆｉｇ．３　Ｉｍｐｒｏｖｅｄｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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　第 ４期 丰雨轩，等：基于改进 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络的对地攻击型无人机自主能力评价

３　自主能力综合评价仿真

３．１　自主能力等级划分标准

尽管美国早期定义了多种自主控制水平等

级，如 ＡＣＬ、ＡＬＦＵＳ、人机权限模型等［１］
，但这些标

准仅通过单一功能划分自主等级且缺乏具体的定

量度量指标，难以准确定义整个无人机系统的自

主能力。因此，本文考虑无人机从单机执行预计

划任务到集群全自主的整体递进过程，并结合

ＯＤＡＳ（感知、决策、行为、安全）评价因素，将对地
攻击型无人机自主能力划分标准细分为 ５类，并
参考文献［２３］，将每个等级的自主能力具体内容
映射到各个能力中。自主能力等级划分标准如

表６所示，从单机执行简单计划任务→单机执行
复杂计划任务→单机实时规划任务→多机协作→
集群合作，体现由单机到集群，任务复杂度逐渐增

加，人机交互程度逐渐减少的趋势。

表 ６　自主能力等级划分标准

Ｔａｂｌｅ６　Ｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒｌｅｖｅｌｏｆａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｃａｐａｂｉｌｉｔｉｅｓ

能力级别　　 感知能力 决策能力 行为能力 安全能力

５集群合作 集群互助感知 集群互助决策 集群协助攻击 预测故障并隔离

４多机协作 复杂环境自主追踪 长机分配战术规划 多机协助攻击 预测故障发生

３单机实时规划任务 机外数据辅助感知 机外重新规划上传 及时规避部分威胁 补偿大多数故障

２单机复杂计划任务 天气威胁感知 数据库调整决策 单机攻击并毁伤评估 实时健康诊断

１单机简单计划任务 针对性感知地面目标 执行预编程的决策 单机对地攻击 状态报告

３．２　仿真验证与对比
稀疏度的不同影响网络的记忆恢复特性，定

义网络的性能函数
［２４］
为

Ψ（Ａ）＝（∑
ｎ

ｉ＝１
ＡＡ）／ｎ （１５）

式中：ｎ为神经元个数；Ａ＝［Ａ１，Ａ２，…，Ａｎ］为最终

输出；Ａ ＝［Ａ１，Ａ

２，…，Ａ


ｎ］为期望输出。

实验通过改变设定的稀疏度求出对应的删除

权值数量，网络性能随删除权值的性能表现如

图４所示。当删除的权值数量小于 ３４时，网络的
性能保持不变，当删除的权值数量大于 ３４时，网
络性能随稀疏度增加而不断下降。

实验选取某３型对地攻击型无人机机载设备
数据，作为测试样本代入训练好的 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经
网络评估模型中。测试样本的指标编码和评价结

果如图 ５和图 ６所示。仿真结果表明，ＵＡＶ１的
自主能力为等级３，属于现有无人机高端机型，可
动态调整作战任务，未来重点发展方向是多机协

图 ４　改进网络的性能表现

Ｆｉｇ．４　Ｉｍｐｒｏｖｅｄｎｅｔｗｏｒｋｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

作和如何预测隔离故障；ＵＡＶ２的自主能力为等
级１，属于现有低端机型，发展方向为可在复杂环
境下作战；ＵＡＶ３的自主能力为等级 ２，发展方向
为可实时规划任务。连接权值以一定的稀疏度被

图 ５　测试样本的指标编码

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｄｅｘｃｏｄｉｎｇｏｆｔｅｓｔｓａｍｐｌｅｓ

图 ６　评价仿真结果

Ｆｉｇ．６　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｖａｌｕａｔｉｏｎ
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删除，网络仍保持健壮性并不断调整，为工程实现

节省了运算资源，但当删除的权值数量大于一定

数值时会使网络性能大幅下降。可见，与奇异值

分解结合显著提高了模型记忆和联想能力，实现

了更加合理的评价无人机系统的自主能力。

４　结　论

建立科学的指标体系是对地攻击型无人机自

主能力量化评价的基础，本文从实际装备角度出

发，基于大量的机载装备数据，构建了改进

Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络评价模型。仿真结果表明：
１）Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络模型在高噪信比情况下

仍具有很高的联想成功率，可以准确划分对地攻

击型无人机的自主能力等级。

２）改进算法使 Ｈｏｐｆｉｅｌｄ神经网络具有类似
生物神经网络的稀疏结构，节省了神经电路设计

成本。

研究结果对当前对地攻击型无人机自主能力

评价研究具有一定的参考应用价值。
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距离相关系数融合 ＧＰＲ模型的卫星
异常检测方法

孙宇豪１，２，李国通１，２，３，，张鸽１，２

（１．中国科学院微小卫星创新研究院，上海 ２０１２０３；　２．中国科学院大学，北京 １０００４９；

３．上海科技大学 信息科学与技术学院，上海 ２０１２１０）

　　摘　　　要：卫星在轨运行期间，遥测数据表现形式通常为多维时间序列。高斯过程回归
（ＧＰＲ）模型可以为重要的遥测参数提供动态门限，及时发现隐藏在工程阈值内的故障征兆，但是
高维卫星数据使得 ＧＰＲ模型具有局限性。因此，为获取与多个遥测参数相关的动态门限，在
ＧＰＲ模型的基础上，融合距离相关系数对预测变量进行选择，减少信息冗余和计算量，提高模型
的可解释性，并估计模型的泛化误差以设置更合理的预测区间，提高模型的泛化能力，检测数据

流的持续异常。对实际在轨卫星数据进行仿真实验，验证了距离相关系数融合 ＧＰＲ模型的卫星
异常检测方法可以在卫星故障早期检测到数据异常，而且提高了模型的预测性能，降低了虚警率。

关　键　词：卫星异常检测；高斯过程回归（ＧＰＲ）；距离相关系数；变量选择；泛化误差
中图分类号：Ｖ５５７＋．３；ＴＮ９１１．７１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８４４０９

　　现代卫星的结构日趋复杂，自动化程度不断
提高，对智能化、自主性的要求也越来越高，发展

自主健康管理技术
［１］
对保障在轨卫星安全运行

具有极其重要的意义。异常检测
［２５］
是卫星健康

管理的重要组成部分。由于卫星所处空间环境的

不确定性及发射前测试的局限性，卫星在轨运行

期间不可避免地会出现一些异常或故障，及时检

测到卫星的异常征兆极为重要，可以极大程度上

防止卫星进一步恶化，造成无法挽回的事故。

目前，基于数据驱动的检测方法
［６８］
在异常

检测领域研究较为广泛，其从数据出发，不需要专

家知识和精确的数学物理模型，利用统计分析、数

据挖掘和机器学习等理论对正常数据建立模型，

用得到的模型去发现异常数据，具有较好的扩展

性和适应性。基于数据驱动的异常检测方法又可

以分为基于分类的方法
［９１３］
、基于最近邻的方

法
［１４１５］

、基于聚类的方法
［１６１８］

、基于统计的方

法
［１９２１］

及各种衍生算法等。不同的方法适用于

不同的数据，以满足不同的应用条件和工程需求。

Ｐａｎ等［２２］
在遥测参数之间建立关联规则，并通过

核主成分分析（ＫｅｒｎｅｌＰｒｉｎｃｉｐａｌＣｏｍｐｏｎｅｎｔＡｎａｌｙ
ｓｉｓ，ＫＰＣＡ）的特征矩阵分析测量空间的结构，以
此确定风云卫星动力子系统异常，而且分析关联

规则的变化可以判断单机异常或系统异常，但是

多用于多参数的稳态监测；Ｃｏｈｅｎ等［２３］
使用单分

类支持向量机（ＯｎｅＣｌａｓｓＳＶＭ，ＯＣＳＶＭ）将数据
映射到高维空间，假设原点为唯一的异常点，寻求

一个超平面将目标类样本和原点之间以最大间隔

分开，一旦数据越过该超平面即认为发生了异常，

该方法适合处理小样本、高维和存在噪声数据的

单类分类问题，但是寻求最优超平面是个二次规

划问题，计算量较大，当数据不是球型时效果较

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104018&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHI4UU5ZRXZ1TVcxYU1PTHV1MD0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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差；Ｔａｒｉｑ等［２４］
提出了一种结合混合概率主成分

分析的多变量卷积的长短期记忆网络（Ｌｏｎｇ
ＳｈｏｒｔＴｅｒｍＭｅｍｏｒｙ，ＬＳＴＭ）方法，可以提高卫星异
常检测的精确度，但是该方法计算量很大，适用于

多模态的卫星数据检测。

目前，国内卫星的异常检测研究主要停留在

理论阶段，还未应用到实际的工程中，工程上还是

使用传统的设置阈值的方法对重要参数进行检

测，但是通过分析真实的故障案例，卫星上有许多

故障是隐藏在门限之内的（尤其是与温度相关的

故障），单一的阈值无法满足工程需求。例如，温

度参数会随着卫星绕地运行进行周期性的升降，

而且变化幅度比较大，因此设置的门限范围也比

较大，但是故障发生时温度参数往往变化非常缓

慢，异常程度远远小于自身的变化幅度，为异常检

测带来极大的难题。同时，异常检测需要详细分

析具有时间连续性的大规模遥测数据，一些关键

的遥测参数是判断卫星健康状态的重要依据，如

电源分系统的电流、电压，热控分系统的温度，姿

轨控分系统的角速度等，但是对于复杂的卫星系

统来说，单一的遥测参数不具备足够的信息来准

确反映系统状态，而且一些故障发生时，不止一个

遥测参数的子序列会出现过高或过低的异常值，

因此，异常检测需要涉及多个遥测参数，这就造成

了卫星异常检测的数据具有高维性这一特点；而且

目前的研究多集中在检测数据的单点异常，卫星有

时会受到空间环境和下传错误等因素的影响，遥测

数据出现短时“异常”，造成虚警，使得检测结果不

可靠。这些特性给卫星异常检测增加了难度。

面对以上挑战，本文在高斯过程回归（Ｇａｕｓ
ｓｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓＲｅｇｒｅｓｓｉｏｎ，ＧＰＲ）模型［２５２６］

的基础

上，提出了一种基于距离相关（ＤＣ）系数和预测模
型的卫星异常检测方法 ＤＣＧＰＲ。ＧＰＲ模型具有
良好的非线性映射能力，能够反映时间序列固有

的非线性和波动性，能为非稳态的卫星遥测参数

提供一个“动态门限”，通过比较真实值和模型的

预测结果来进行异常检测，检测结果很大程度上

取决于模型的预测性能。由于卫星遥测数据的多

维性，极易使得 ＧＰＲ模型高度复杂，本文通过计
算卫星遥测参数间的距离相关系数进行变量选

择，减少信息冗余和计算量，提高模型的可解释性

和预测能力；并且针对预测模型容易过拟合于训

练数据的问题，本文估计模型的泛化误差
［１７］
后优

化预测区间，提高模型的泛化能力并降低虚警率；

另外，在某些故障早期，一些遥测参数的正常数据

和异常数据会交替出现，但是此时的工作模式已

经变为异常，本文检测数据流中的持续异常并进

行判决，以避免单点异常检测造成的漏警，提高检

测结果的可靠性。

１　建立 ＤＣＧＰＲ模型

１．１　预测变量的选择
从以往的理论分析可知，预测变量的选择对

回归模型的性能影响极大，因此，选取适当的预测

变量是建立一个理想模型的先决条件。

卫星上重要的连续性参数主要有电压、电流、

温度、角速度等，可以直接反映卫星的健康状态，

而且一些参数与卫星的某类故障高度相关，因此，

往往结合专家经验和先验知识将此类参数作为重

点监测对象，即预测模型中的响应变量。此外，卫

星系统中具有大量存在复杂相关关系的遥测参

数，通常它们之间的关系是非线性的，不同遥测参

数间的相关关系可能会随故障发生变化，因此考

虑和响应变量具有相关性的遥测参数，并将它们

作为预测变量。

在实际工程应用中，卫星异常检测需要涉及大

量的遥测参数，如果将这些遥测参数全部纳入考

量，算法的复杂度大大增加，模型可解释性和预测

能力降低，而且过度拟合的模型泛化能力下降，会

导致异常检测的结果不可靠。图１为２０１８年卫星
测控分系统某单机温度的异常检测结果。预测模

型具有非常高的拟合度，但是，模型过拟合于训练数

据，预测区间的范围过于狭小，在卫星正常运行状态

下仍然有许多数据点被标记为异常，产生虚警。

因此，本文通过距离相关系数衡量各遥测参

数和响应变量间的相关关系，并选取相关系数大

的参数作为预测变量。Ｓｚｅｋｅｌｙ等［２７］
定义了距离

相关系数的概念，克服传统的Ｐｅａｒｓｏｎ相关系数的
缺点，可以衡量非线性相关变量之间的关系。在

某些情况下，即便 Ｐｅａｒｓｏｎ相关系数为 ０，也无法

图 １　过拟合模型的检测结果

Ｆｉｇ．１　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｏｖｅｒｆｉｔｔｉｎｇｍｏｄｅｌ
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将 ２个变量判定为线性无关（有可能非线性相
关），但是，如果距离相关系数为 ０，则可将 ２个变
量判定为互相独立。对于 ２个随机向量 ｘ∈Ｒｐ，
ｙ∈Ｒｑ，记（ｘ，ｙ）＝｛（ｘｉ，ｙｉ）：ｉ＝１，２，…，ｎ｝为观察
到的随机样本，ｘ、ｙ间的距离相关系数可以定
义为

Ｒ２（ｘ，ｙ）＝ ｖ２（ｘ，ｙ）
ｖ２（ｘ，ｘ）ｖ２（ｙ，ｙ槡 ）

（１）

式中：

ｖ２（ｘ，ｙ）＝１
ｎ２∑

ｎ

ｉ，ｊ＝１
Ａｉ，ｊＢｉ，ｊ （２）

Ａｉ，ｊ＝ ｘｉ－ｘｊ ２－
１
ｎ∑

ｎ

ｋ＝１
ｘｋ－ｘｊ ２－

　　 １
ｎ∑

ｎ

ｌ＝１
ｘｉ－ｘｌ ２＋

１
ｎ２∑

ｎ

ｋ，ｌ＝１
ｘｋ－ｘｌ ２ （３）

Ｂｉ，ｊ＝ ｙｉ－ｙｊ ２－
１
ｎ∑

ｎ

ｋ＝１
ｙｋ－ｙｊ ２－

　　 １
ｎ∑

ｎ

ｌ＝１
ｙｉ－ｙｌ ２＋

１
ｎ２∑

ｎ

ｋ，ｌ＝１
ｙｋ－ｙｌ ２ （４）

同理可以计算：

ｖ２（ｘ，ｘ）＝１
ｎ２∑

ｎ

ｉ，ｊ＝１
Ａ２ｉ，ｊ （５）

ｖ２（ｙ，ｙ）＝１
ｎ２∑

ｎ

ｉ，ｊ＝１
Ｂ２ｉ，ｊ （６）

计算出与响应变量有关的各遥测参数和响应

变量间的距离相关系数后，将它们从大到小进行

排序，距离相关系数越大，表示与响应变量的相关

性越强，该遥测参数越重要。在统计学中，考察

２个变量间的相关性强弱时，有如表 １所示的约
定，可根据不同的数据特点参考表 １中的衡量标
准

［２８２９］
，选取与响应变量相关程度较大的几个遥

测参数作为预测变量。

表 １　相关程度度量

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｌｅｖａｎｃｅｍｅａｓｕｒｅ

相关性 距离相关系数

极强相关　　 ０．８～１．０

强相关　　　 ０．６～０．８

中相关　　　 ０．４～０．６

弱相关　　　 ０．２～０．４

极弱或无相关 ０～０．２

１．２　ＧＰＲ模型
高斯过程（ＧＰ）是指随机变量的一个集合中

任意有限个样本的线性组合都服从联合高斯分

布，其性质由均值函数和协方差函数确定，对于任

意随机变量 ｘ∈Ｒｄ，高斯过程可定义为
ｆ（ｘ）～ＧＰ（ｍ（ｘ），Ｋ（ｘ，ｘ′）） （７）
式中：ｍ（ｘ）和 Ｋ（ｘ，ｘ′）分别为均值函数和协方差

函数，表示为

ｍ（ｘ）＝Ｅ（ｆ（ｘ）） （８）
Ｋ（ｘ，ｘ′）＝Ｅ（（ｆ（ｘ）－ｍ（ｘ））（ｆ（ｘ′）－
　　ｍ（ｘ′））Ｔ） （９）

对于训练集中 ｄ维预测变量的 ｔ个样本集合
Ｘ＝［ｘ１，ｘ２，…，ｘｔ］

Ｔ
，Ｘ∈Ｒｔ×ｄ，对应的响应变量观

测集为 Ｙ，Ｙ∈Ｒｔ×１，ＧＰＲ模型可定义为
Ｙ＝ｆ（Ｘ）＋ε （１０）
式中：Ｙ为受噪声污染的响应变量的观测值；假设
噪声 ε为高斯白噪声，ε～Ｎ（０，σ２）。则 Ｙ的先验
分布为

Ｙ～Ｎ（ｍ（Ｘ），Ｋ（Ｘ，Ｘ）＋σ２Ｉｔ） （１１）

假设 Ｘ∈Ｒｔ ×ｄ为测试集的预测变量集合，
ｆ∈Ｒｔ ×１为对应的预测值，由高斯过程的定义可
知，Ｙ和 ｆ服从以下联合高斯分布：

Ｙ

ｆ[ ]


 [～Ｎ
ｍ（Ｘ）

ｍ（Ｘ ]） ，
　　

Ｋ（Ｘ，Ｘ＋σ２Ｉｔ） Ｋ（Ｘ，Ｘ）

Ｋ（Ｘ，Ｘ） Ｋ（Ｘ，Ｘ[ ] 

）

（１２）

式中：矩阵元素 Ｋｉｊ＝Ｋ（ｘｉ，ｘｊ）为预测变量各样本

间相关性的度量；Ｋ（Ｘ，Ｘ）∈Ｒｔ×ｔ为训练集中预测
变量样本集 Ｘ的协方差矩阵；Ｋ（Ｘ，Ｘ）∈Ｒｔ×ｔ

为训练集中预测变量样本集 Ｘ与测试集中预测
变量集合 Ｘ间的协方差矩阵，并且 Ｋ（Ｘ，Ｘ）＝
Ｋ（Ｘ，Ｘ）Ｔ；Ｋ（Ｘ，Ｘ）为测试集中预测变量样
本间的协方差矩阵。

根据高斯过程的性质，可以很容易地计算出

ｆ的后验分布为 ｆ Ｘ，Ｙ，Ｘ ～Ｎ（μ，Σ）。

μ＝ｍ（Ｘ）＋Ｋ（Ｘ，Ｘ）（Ｋ（Ｘ，Ｘ）＋σ２Ｉｔ）
－１
·

　　（Ｙ－ｍ（Ｘ）） （１３）
Σ＝Ｋ（Ｘ，Ｘ）－Ｋ（Ｘ，Ｘ）（Ｋ（Ｘ，Ｘ）＋
　　σ２Ｉｔ）

－１Ｋ（Ｘ，Ｘ） （１４）
ＧＰＲ模型可以选择不同的核函数作为协方

差函数，最常用的为高斯核函数，即

Ｋ（ｘｉ，ｘｊ）＝σ
２
ｆｅｘｐ －

１
２ｌ２
（ｘｉ－ｘｊ）[ ]２ （１５）

式中：｛σ，σｆ，ｌ｝为模型的超参数。超参数的求解
是一个非线性极值问题，一般采用极大似然法。

在对训练数据的对数似然函数求偏导后，使用数

值优化方法获得超参数的最优解。

１．３　估计模型的泛化误差
当学习器过度学习训练样本时，很可能把训

练数据自身的一些特点当作了所有潜在数据都会

具有的一般性质，导致泛化能力降低，这种现象称

为过拟合
［３０］
，为了评估过拟合对模型造成的影

６４８
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响，需要计算模型的泛化误差。

本文使用留出法在正常的历史遥测数据集中

估计 ＧＰＲ模型的泛化误差，过程如下：
１）将数据集划分为 ２个互斥的集合，分别作

为训练集和测试集，需要注意的是，训练集和测试

集的划分要尽可能保持数据分布的一致性，避免数

据的划分过程引入额外偏差，进而影响最终结果。

２）在使用留出法时，一般要采用若干次随机
划分，重复进行实验取平均值作为估计结果。由

于测试集较小易导致估计结果出现较大方差，训

练集较小易导致估计结果出现较大偏差，通常将

２／３～４／５的数据作为训练集，剩余作为测试集。
本文将７０％的样本数据作为训练集，重复进行实
验１０次。

３）使用式（１６）计算 ＧＰＲ模型的泛化误差：

ＧＥ＝１
ｎ
ＲＭＳＥ＝１

ｎ
（^ｙ－ｙ）槡

２
（１６）

式中：ｎ为重复进行实验的次数；^ｙ为响应变量的
预测值；ｙ为响应变量的观测值。
１．４　计算后续预测范围和预测误差

通常使用预测值 ９５％的置信区间作为后续
的预测范围，本文考虑泛化误差对检测结果的影

响，重新定义了模型的预测范围如下：

［^ｙ－２σ－ＧＥ，ｙ^＋２σ＋ＧＥ］ （１７）
在检测过程中，若响应变量的观测值超出了

所设的预测范围，可判定卫星遥测数据出现异常，

进一步地，可以通过计算预测误差
［３１］
来衡量异常

的程度，预测误差越大，发生的异常越严重，计算

公式如下：

ＰＥ＝
ｙ－（^ｙ＋２σ＋ＧＥ） ｙ＞ｙ^＋２σ＋ＧＥ
ｙ－（^ｙ－２σ－ＧＥ） ｙ＜ｙ^－２σ－ＧＥ
０

{
其他

（１８）
１．５　预测模型效果评估

为了评估预测模型的性能，本文引入以下几

种评估标准。

１）决定系数（Ｒ２）

Ｒ２ ＝１－
∑
ｎ

ｋ＝１
（ｙｋ－ｙ^ｋ）

２

∑
ｎ

ｋ＝１
（ｙｋ－珋ｙ）

２

（１９）

２）均方误差（ＭＳＥ）

ＭＳＥ＝１
ｎ∑

ｎ

ｋ＝１
（ｙｋ－ｙ^ｋ）

２
（２０）

３）平均误差（ＭＢ）

ＭＢ＝１
ｎ∑

ｎ

ｋ＝１
（ｙｋ－ｙ^ｋ） （２１）

４）平均绝对误差（ＭＡＢ）

ＭＡＢ＝１
ｎ∑

ｎ

ｋ＝１
ｙｋ－ｙ^ｋ （２２）

式中：珋ｙ为观测值的均值。
Ｒ２表征回归方程解释预测变量变化的程度，

或方程对观测值的拟合程度；ＭＳＥ指预测值与真
值之差平方的期望，是衡量平均误差的一种较为

方便的方法，通常用来评价数据的变化程度，ＭＳＥ
的值越小，预测模型描述实验数据越精确；ＭＢ指
预测值与真值之间的平均差距；ＭＡＢ指预测值与
真值之间绝对误差的期望。

２　基于 ＤＣＧＰＲ模型的异常检测
ＤＣＧＰＲ模型具有良好的非线性映射能力，

能够反映时间序列固有的非线性和波动性，预测

出响应变量的客观规律和发展趋势，可以为正确

识别卫星异常情况提供科学合理的依据。考虑到

卫星异常数据的特性，单点异常检测可能会导致

检测结果可靠性降低，因此，本文检测卫星数据流

中的持续异常。异常检测步骤如下：

步骤１　学习。选择待预测的遥测参数作为
响应变量，使用正常的历史遥测数据学习 ＤＣ
ＧＰＲ模型。

步骤２　预测。利用 ＤＣＧＰＲ模型计算响应
变量的后续预测范围。

步骤３　检测。获取每个工作日待检测遥测
参数的观测值并检查是否在预测范围内，若存在连

续超出预测范围的现象，则判定为异常，发出警报。

步骤 ４　评估。检测出异常后，计算每个工
作日待检测参数的平均预测误差及预测模型的评

估指标，对异常程度和模型性能进行评估。

基于 ＤＣＧＰＲ模型的异常检测方法的流程如
图２所示。

图 ２　基于 ＤＣＧＰＲ模型的异常检测流程

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ

ＤＣＧＰＲｍｏｄｅｌ

７４８
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３　实验过程与结果分析

本文分析了某在轨卫星扩频应答机的真实故

障案例，如图３所示，在故障初期，某单机 ２０１８年
的故障数据表现为：具有周期性的温度参数在工

程阈值内总体上缓慢升高，与之有关的遥测参数

也随之发生变化。

图 ３　故障相关单机的遥测参数

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｌｅｍｅｔｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｆａｕｌｔｒｅｌａｔｅｄｍａｃｈｉｎｅ

为了验证本文方法的有效性，获取了该卫星

故障相关的真实下传遥测数据，每个遥测参数都

以时间序列的形式呈现，样本量为 ５２１５０００条，
采样率为１条／ｓ，共涉及１０个故障相关的遥测参
数，分别为扩频应答机 Ａ的温度和 ＋５Ｖ电压、
＋１２Ｖ电压，扩频应答机 Ｂ的温度和 ＋５Ｖ电压、
＋１２Ｖ电压，测控固放 Ａ的电流、功率和温度，测
控固放 Ｂ的温度。扩频应答机和测控固放是卫星
测控分系统的重要组成部分，负责将信号调制处理

后再传输，是卫星上行测控指令和下行遥测数据的

重要一环，与二者有关的连续型遥测参数（如温度、

电压、电流等）可以直接反映单机的健康状态，故障

发生时，与故障有关的遥测参数会随之改变。

将２０１８年７月１日至８月１５日的正常数据
作为训练数据，８月 １５日至 １０月 ３日故障发生
前后的数据作为测试数据，进行仿真实验。作为

对照，分别使用普通的 ＧＰＲ模型和随机选择预测
变量的 ＧＰＲ模型（ＲＶＧＰＲ）对相同的数据做异
常检测。

３．１　实验准备
在卫星故障早期检测出遥测数据异常，地面

运管人员可以尽早采取措施，避免产生严重事故。

因此，可以将检测出异常的时间作为评价方法优

劣的一个标准。

此外，为了分析方法的稳定性和可靠性，需要

计算检测方法的检测率（ＤｅｔｅｃｔｉｏｎＲａｔｅ，ＤＲ）、虚
警率（ＦａｌｓｅＡｌａｒｍ，ＦＡ）和漏警率（ＭｉｓｓＡｌａｒｍ，
ＭＡ），计算公式分别如下：

ＤＲ＝ ＴＮ
ＦＰ＋ＴＮ

×１００％ （２３）

ＦＡ＝ ＦＰ
ＦＰ＋ＴＰ

×１００％ （２４）

ＭＡ＝ ＦＮ
ＦＮ＋ＴＰ

×１００％ （２５）

式中：ＴＮ为实际正常并检测为正常的数量；ＦＰ为
实际正常但被检测为异常的数量；ＦＮ为实际异常
但被检测为正常的数量；ＴＰ为实际异常并被检测
为异常的数量。ＤＲ为正常样本被正确识别的比
率；ＦＡ为被判为异常的样本中正常样本的比例；
ＭＡ为实际异常的样本被检测为正常的比率。
３．２　实验结果及分析

将扩频应答机 Ａ温度作为响应变量，ＤＣ
ＧＰＲ模型对预测变量进行优化，与故障相关的各
遥测参数与响应变量间的距离相关系数如图４所
示。本文选取与响应变量具有中相关、强相关和

极强相关的参数作为预测变量，即测控固放 Ａ功
率、测控固放 Ａ温度、扩频应答机 Ｂ温度、测控固
放 Ｂ温度；ＧＰＲ模型选择除扩频应答机 Ａ温度以
外的其他遥测参数作为预测变量；ＲＶＧＰＲ模型
将扩频应答机 Ａ＋５Ｖ电压、扩频应答机 Ｂ＋１２Ｖ
电压、测控固放 Ａ功率和测控固放 Ａ电流作为预
测变量。

经计算，ＤＣＧＰＲ模型使用留出法在训练集
中估计的泛化误差 ＧＥ＝０．１５５６。３种模型的实
验结果如下。

图５为３种模型的预测误差。预测误差越大
表示检测到的异常程度越大，ＧＰＲ模型和 ＲＶ
ＧＰＲ模型在９月３日都能检测到明显异常，而且

图 ４　不同遥测参数与响应变量间的距离相关系数

Ｆｉｇ．４　Ｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂｅｔｗｅｅｎｅａｃｈ

ｔｅｌｅｍｅｔｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒａｎｄｒｅｓｐｏｎｓｅｖａｒｉａｂｌｅ

８４８
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图 ５　不同模型的检测结果

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

之后的异常程度呈总体增大的趋势；ＲＶＧＰＲ模
型检测出的异常很少，在 ９月末、１０月初才检测
到明显的持续异常。

为进一步验证本文方法的有效性和稳定性，

在训练集中学习得到 ＤＣＧＰＲ模型后，直接将此
模型的９５％置信区间作为后续异常检测的正常
范围，检测结果如图 ６所示。为了提高模型拟合
优度，过度学习训练样本，导致图 ６（ａ）中故障发
生前的许多正常数据被判定为异常，产生大量虚

警。由图６（ｂ）可知，虽然ＤＣＧＰＲ模型的９５％置
信区间可以识别大部分异常，但是对正常数据的

检测结果极不可靠。

结合输出结果和表 ２的检测评估可以得到，
ＤＣＧＰＲ模型在故障前期虚警率更低，检测率更
高。ＤＣＧＰＲ模型９５％置信区间的检测结果不稳
定，将许多正常样本识别为异常，虚警率最高。对

图 ６　ＤＣＧＰＲ模型 ９５％置信区间检测结果

Ｆｉｇ．６　ＤｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆＤＣＧＰＲ９５％ ｃｏｎｆｉｄｅｎｃｅｉｎｔｅｒｖａｌ

表 ２　不同模型的检测评估

Ｔａｂｌｅ２　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

模型 ＤＲ／％ ＦＡ／％ ＭＡ／％

ＤＣＧＰＲ ８６．６７ ５．４１ ０

ＤＣＧＰＲ（９５％置信区间） ５２．９４ １９．５１ ０

ＧＰＲ ６０ １４．６３ ０

ＲＶＧＰＲ ８６．６７ １１．７６ ５７．１４

于 ＲＶＧＰＲ模型，由于模型拟合程度低，导致检测
结果极其不可靠，虽然检测率较高，虚警率也低于

ＧＰＲ模型，但是其漏警率极高。在实际工程中，
由于卫星自身价值及其应用价值极高，提前预警

非常重要，往往在一定范围内的虚警基础上追求

更低的漏警率，本文方法可以很大程度上满足工

程需求。

进一步地，对３种模型的性能进行评估，分别
计算 ３种模型的决定系数、均方误差、平均误差、
平均绝对误差，结果如图 ７所示。３种模型中，
ＲＶＧＰＲ模型的预测性能最差，拟合优度明显低
于其他 ２种模型，且各种预测误差均高于其他
２种模型。ＤＣＧＰＲ模型的各种指标在正常情况
下与ＧＰＲ模型相差极小，都接近于１，但在卫星异
常时期，ＤＣＧＰＲ模型对响应变量的拟合程度高
于其他２种模型，即响应变量在很大程度上都能
由回归方程解释，且具有更低的预测误差，能更准

９４８



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 ２０２１年　

图 ７　不同模型的性能指标对比

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｄｉｃｅｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｍｏｄｅｌｓ

确地描述响应变量的变化趋势。综合这 ４种指
标，ＤＣＧＰＲ模型的预测性能最好。

通过分析可知，在卫星故障初期，与故障相关

的遥测参数发生潜在异常，各参数间的相关关系

也随之改变，图 ８为测试数据中各遥测参数与响
应变量间的距离相关系数。与图 ４相比，可以发
现各遥测参数与响应变量间的相关关系发生变

化，较为明显的是，正常状态下与响应变量呈弱相

关的电压 ２变为中相关，而电流由强相关变为弱

图 ８　异常时不同遥测参数与响应变量间的

距离相关系数

Ｆｉｇ．８　Ｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｂｅｔｗｅｅｎ

ｅａｃｈｔｅｌｅｍｅｔｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒａｎｄｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｖａｒｉａｂｌｅｄｕｒｉｎｇａｎｏｍａｌｉｅｓ

相关。这些变化使得通过正常数据训练得到的预

测模型不再高度拟合于异常数据，预测结果与实

际监测数据出现较大偏差，从而检测出异常。

４　结　论

１）针对非线性相关的高维卫星遥测数据，提
出将距离相关系数与预测模型相结合，检测遥测

数据潜在异常。通过分析距离相关系数进行变量

选择，提高了模型的预测性能。虽然预测模型还未

实际应用到卫星异常检测领域，但实验验证了本文

方法可以及时发现隐藏在工程门限内的故障征兆。

２）融合模型的泛化误差对后续预测区间进
行优化，提高了模型的泛化能力，降低了虚警率，

引入预测误差，直观地反映预测结果和异常程度。

卫星故障案例稀缺，真实的异常数据较少，未

来可进一步提高方法的通用性。本文方法也可扩

展到经济、生物或工业检测等领域，为非稳态数据

提供预测趋势或动态门限。
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ｈａｎｄｌｉｎｇｃｌａｓｓｉｍｂａｌａｎｃｅ［Ｊ］．ＬｅｃｔｕｒｅＮｏｔｅｓｉｎＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉ

ｅｎｃｅ，２００４，３１３８：８５０８５８．

［２４］ＴＡＲＩＱＳ，ＬＥＥＳ，ＳＨＩＮＹ，ｅｔａｌ．Ｄｅｔｅｃｔｉｎｇａｎｏｍａｌｉｅｓｉｎｓｐａｃｅ

ｕｓｉｎｇｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌＬＳＴＭｗｉｔｈｍｉｘｔｕｒｅｓｏｆｐｒｏｂａｂｉ

ｌｉｓｔｉｃＰＣＡ［Ｃ］∥ＫｎｏｗｌｅｄｇｅＤｉｓｃｏｖｅｒｙａｎｄＤａｔａＭｉｎｉｎｇ，２０１９：

２１２３２１３３．

［２５］ＤＯＮＧＤ．ＭｉｎｅｇａｓｅｍｉｓｓｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＧａｕｓｓｉａｎ

ｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＰｒｏｃｅｄｉａＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１２，４５：３３４３３８．

［２６］ＡＮＯＧＡＲＡＮＧ，ＬＯＰＥＺＤ．ＡＧａｕｓｓｉａｎｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｂｉｇｄａｔａ

ｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｆｒａｍｅｗｏｒｋｉｎｃｌｕｓｔｅｒｃｏｍｐｕｔｉｎｇｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．

ＣｌｕｓｔｅｒＣｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１８，２１（１）：１８９２０４．

［２７］ＳＺＥＫＥＬＹＧＪ，ＲＩＺＺＯＭＬ，ＢＡＫＩＲＯＶＮＫ，ｅｔａｌ．Ｍｅａｓｕｒｉｎｇ

ａｎｄｔｅｓｔｉｎｇｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｂｙｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｏｆｄｉｓｔａｎｃｅｓ［Ｊ］．Ａｎｎａｌｓ

ｏｆＳｔａｔｉｓｔｉｃｓ，２００７，３５（６）：２７６９２７９４．

［２８］葛芳君，赵磊，刘俊，等．基于 Ｐｅａｒｓｏｎ相关系数的老年人社

会支持与心理健康相关性研究的 Ｍｅｔａ分析［Ｊ］．中国循证

医学杂志，２０１２，１２（１１）：１３２０１３２９．

ＧＥＦＪ，ＺＨＡＯＬ，ＬＩＵＪ，ｅｔａｌ．Ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｓｏｃｉａｌｓｕｐ

ｐｏｒｔａｎｄｍｅｎｔａｌｈｅａｌｔｈｏｆｔｈｅａｇｅｄｂａｓｅｄｏｎＰｅａｒｓｏｎｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ

ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ：Ａｍｅｔａａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｖｉｄｅｎｃｅ

ＢａｓｅｄＭｅｄｉｃｉｎｅ，２０１２，１２（１１）：１３２０１３２９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２９］张建勇，高冉，胡骏，等．灰色关联度和 Ｐｅａｒｓｏｎ相关系数的

应用比较［Ｊ］．赤峰学院学报（自然科学版），２０１４，３０（１１）：

１２．

ＺＨＡＮＧＪＹ，ＧＡＯＲ，ＨＵＪ，ｅｔａｌ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆ

ｇｒａｙｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｄｅｇｒｅｅａｎｄＰｅａｒｓｏｎｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｈｉｆｅｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１４，

３０（１１）：１２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［３０］ＮＡＤＥＡＵＣ，ＢＥＮＧＩＯＹ．Ｉｎｆｅｒｅｎｃｅｆｏｒｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｉｚａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＳｙｓｔｅｍｓ，１９９９，５２（３）：３０７

３１３．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

［３１］ＰＡＮＧＪＹ，ＬＩＵＤＴ，ＰＥＮＧＹ，ｅｔａｌ．Ａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｏｎｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｆｕｓｉｏｎｆｏｒｕｎｉｖａｒｉａｔｅｍｏｎｉｔｏｒｉｎｇｓｅｒｉｅｓ［Ｊ］．Ｍｅａｓ

ｕｒｅｍｅｎｔ，２０１７，９５：２８０２９２．

　作者简介：

　孙宇豪　女，硕士研究生。主要研究方向：卫星异常检测技术。

李国通　男，博士，研究员，博士生导师。主要研究方向：卫星

导航与定位技术、信号检测和识别技术。

张鸽　男，博士研究生。主要研究方向：卫星自主健康管理

技术。

Ａｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｄｉｓｔａｎｃｅ
ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａｎｄＧＰＲｍｏｄｅｌ
ＳＵＮＹｕｈａｏ１，２，ＬＩＧｕｏｔｏｎｇ１，２，３，，ＺＨＡＮＧＧｅ１，２

（１．ＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＡｃａｄｅｍｙｆｏｒＭｉｃｒｏｓａｔｅｌｌｉｔｅｏｆＣＡＳ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１２０３，Ｃｈｉｎａ；

２．ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎｅｓｅＡｃａｄｅｍｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅｓ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００４９，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＳｈａｎｇｈａｉＴｅｃｈＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈａｎｇｈａｉ２０１２１０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｄｕｒｉｎｇｔｈｅｏｒｂｉｔａｌｏｐｅｒａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅ，ｔｈｅｔｅｌｅｍｅｔｒｙｄａｔａｉｓｕｓｕａｌｌｙｒｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｂｙｍｕｌｔｉ
ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ．ＴｈｅＧａｕｓｓｉａｎＰｒｏｃｅｓｓＲｅｇｒｅｓｓｉｏｎ（ＧＰＲ）ｍｏｄｅｌｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｄｙｎａｍｉｃｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓｆｏｒ
ｉｍｐｏｒｔａｎｔｔｅｌｅｍｅｔｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｉｍｅｌｙｄｉｓｃｏｖｅｒｆａｉｌｕｒｅｓｙｍｐｔｏｍｓｈｉｄｄｅｎｗｉｔｈｉｎｔｈｅｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｔｈｒｅｓｈｏｌｄ．
Ｈｏｗｅｖｅｒ，ｈｉｇｈｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｓａｔｅｌｌｉｔｅｄａｔａｍａｋｅｓＧＰＲｍｏｄｅｌｌｉｍｉｔｅｄ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｏｂｔａｉｎｔｈｅｄｙｎａｍｉｃ
ｔｈｒｅｓｈｏｌｄｒｅｌａｔｅｄｔｏｍｕｌｔｉｐｌｅｔｅｌｅｍｅｔｒｙｐａｒａｍｅｔｅｒｓ，ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅＧＰＲｍｏｄｅｌ，ｔｈｅｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉ
ｃｉｅｎｔｉｓｃｏｍｂｉｎｅｄｔｏｓｅｌｅｃｔｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｖａｒｉａｂｌｅｓ，ｒｅｄｕｃｅｔｈｅｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｒｅｄｕｎｄａｎｃｙａｎｄｔｈｅａｍｏｕｎｔｏｆｃａｌｃｕｌａ
ｔｉｏｎ，ａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｉｎｔｅｒｐｒｅｔａｂｉｌｉｔｙｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌ．Ｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｉｚａｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔｉｍａｔｅｄｔｏｓｅｔａ
ｍｏｒｅｒｅａｓｏｎａｂｌｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｉｎｔｅｒｖａｌ，ｔｏｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｇｅｎｅｒａｌｉｚａｔｉｏｎａｂｉｌｉｔｙａｎｄｄｅｔｅｃｔｔｈｅｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓａｂｎｏｒｍａｌｉｔｙ
ｏｆｔｈｅｄａｔａｓｔｒｅａｍ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓｏｎａｃｔｕａｌｏｒｂｉｔｉｎｇｓａｔｅｌｌｉｔｅｄａｔａｖｅｒｉｆｙｔｈａｔｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｃａｎｄｅｔｅｃｔ
ｄａｔａａｎｏｍａｌｉｅｓｉｎｔｈｅｅａｒｌｙｆａｉｌｕｒｅｏｆｔｈｅｓａｔｅｌｌｉｔｅ，ｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｔｈｅｍｏｄｅｌａｎｄｒｅｄｕｃｅ
ｔｈｅｆａｌｓｅａｌａｒｍｒａｔｅ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓａｔｅｌｌｉｔｅａｎｏｍａｌｙｄｅｔｅｃｔｉｏｎ；ＧａｕｓｓｉａｎＰｒｏｃｅｓｓＲｅｇｒｅｓｓｉｏｎ（ＧＰＲ）；ｄｉｓｔａｎｃｅｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ
ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ；ｖａｒｉａｂｌｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎ；ｇｅｎｅｒａｌｉｚａｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００２１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００４１７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２００５０７１６：５７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００５０６．１７４８．０１０．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＲｅｓｅａｒｃｈＰｌａｎｏｆＳｈａｎｇｈａｉＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＣｏｍｍｉｓｓｉｏｎ（１７ＤＺ１１００７００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｌｉｇｔ＠ｍｉｃｒｏｓａｔｅ．ｃｏｍ
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２０２１年 ４月
第４７卷 第４期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ａｐｒｉｌ　２０２１

Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ４

　收稿日期：２０１７１２２６；录用日期：２０１８１０１５；网络出版时间：２０１８１１１５０９：１７
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１８１１１３．１１５１．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：航空科学基金 （２０１４１３５１０１８）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙｕｅｔｉｎｇ＿ｂｕａａ＠１６３．ｃｏｍ

　引用格式：徐王强，王立新，乐挺，等．飞机风扰响应特性的模拟与评定方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（４）：８５３８６２．
ＸＵＷＱ，ＷＡＮＧＬＸ，ＹＵＥＴ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｖａｌｕａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｉｒｃｒａｆｔｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｕｎｄｅｒｗｉｎｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（４）：８５３８６２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０１７．０８０４

飞机风扰响应特性的模拟与评定方法

徐王强１，２，王立新１，乐挺１，，张?３

（１．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３；

２．航空工业江西洪都航空工业集团飞机设计所，南昌 ３３００２４；　３．中国飞行试验研究院 试飞员学院，西安 ７１００８９）

　　摘　　　要：针对飞行试验研究飞机风扰响应特性时存在的安全性与经济性问题，提出
了一种在平静大气中模拟及量化评定飞机风扰响应特性的方法。通过设计舵面输入指令来激

励飞机，使其产生能够模拟受到风扰的运动响应，进而完成飞机风扰响应特性的评定。以某型

飞机为算例，基于 ＰＩＤ控制方法设计了激励指令信号，模拟了飞机遭遇垂直突风与侧风后的响
应特性，并基于时域峰值法评定了飞机的稳定特性。采用低阶等效拟配的方法对基于风扰响

应数据评定所得的稳定特性结果进行了对比验证，结果表明，所建立的模拟风扰响应的控制指

令设计与稳定特性评定方法是正确合理的。研究方法与结果对于飞机风扰响应特性的飞行试

验评定等具有一定的参考价值。

关　键　词：激励指令；风扰响应；稳定特性；飞行试验；ＰＩＤ控制
中图分类号：Ｖ２２１＋．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８５３１０

　　飞机在飞行过程中常会遭遇到外界风扰动，
从而影响其运动响应，严重时甚至危及飞行安

全
［１］
。因此，有必要通过飞行试验的方法来研究

飞机的风扰响应特性。

目前，国外主要采用的方法是在自然风场进

行飞行试验，并实时地测量大气风场与飞机状态

变量响应的数据，再进行飞机运动响应特性的评

估。文献［２］通过飞行试验研究了 Ｃ１４１Ａ飞机
遭遇垂直突风后的运动响应，并将飞行试验数据

与理论计算结果进行了分析对比；波音公司基于

飞行试验研究了 ＹＣ１４飞机在进近过程遭遇风
扰的响应特性

［３］
；ＮＡＳＡＤｒｙｄｅｎ研究中心针对 Ｆ

１５Ｂ飞机开展了飞行试验，研究了飞机遭遇大气
紊流后的运动响应

［４］
；文献［５］通过在风扰动下

进行飞行试验评估了某微小型飞机的阵风响应特

性。由于自然风场具有较强的随机性与不确定

性，甚至会影响飞机的飞行安全，基于自然风场的

风扰响应试验研究方法具有较差的可重复性
［６］
，

且会受到飞行安全和测试等技术因素的制约。

在飞机风扰响应特性的飞行试验研究方面，

国内目前仍处于起步阶段，较少有风扰下飞机运

动特性评估的飞行试验研究。针对风扰响应飞行

试验研究可能存在的上述问题，本文提出了一种

在平静大气下通过舵面组合指令来模拟飞机受风

扰后运动稳定性响应的试验研究方法。目前，国

内外少见这种模拟试验方法的研究成果报道。

首先，通过数学仿真获取飞机受风扰后的运

动响应；其次，基于舵面组合的方法设计了风扰模

拟控制器，得到了模拟飞机三轴风扰响应的舵面

激励指令；最后，在试飞过程中将舵面激励指令作

为输入，使飞机能够产生模拟受风扰的运动响应，

进而通过试飞数据来评定飞机的风扰响应特性。

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104019&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHJ3RUwwcHYvQVh2YVJjeEtiTT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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本文方法不依赖于气候条件，具有安全、高效、经

济的特点，适用于飞机风扰响应特性的量化评估。

此外，该方法也可应用于驾驶员培训，通过在平静

大气下模拟飞机在风扰动下的运动响应，使驾驶

员熟悉飞机在受扰下的运动特性，提升驾驶员在

飞机受扰下的操纵技术。

本文建立了模拟飞机风扰响应的舵面激励指

令设计与稳定特性评定方法。以某型飞机的离散

突风响应为例，采用舵面组合的方法设计了可模

拟各轴风扰响应的控制指令，通过开展飞机稳定

特性的评定，验证了该方法的正确性与合理性。

１　风扰响应特性的评定方法
飞机的风扰响应特性主要体现为其在遭遇风

扰后各飞行状态参数变化的幅值特性与动稳定

性。幅值特性反映了飞机的飞行安全性，动稳定性

反映了飞机的动态特性。因此，基于飞机受风扰后

的试飞数据，可分别从试飞数据的幅值特性与动稳

定性２个方面对其风扰响应特性进行量化评定。
１．１　幅值特性

飞机受风扰后，有些飞行状态参数的幅值大小

会直接影响到其飞行安全，考虑到飞行试验技术的

限制，用以评估飞机安全性的飞行状态参数或其组

合应便于测量
［７］
，或可直接由测量参数得到。

本文选取了部分便于测量的典型飞行状态参

数用以评估飞机受扰后的幅值特性，如表１所示。
为避免飞机飞行失速，飞机的迎角必须保持

在失速迎角范围内；允许的最大侧滑角受方向舵

偏配平能力的制约，过大的侧滑角会使气动力和

气动力矩呈现出较强的非线性，影响飞行安全；飞

行速度应大于最小飞行速度且滚转角不应超过所

允许的最大滚转角。

表 １　直接影响飞行安全的典型飞行状态参数
Ｔａｂｌｅ１　Ｔｙｐｉｃａｌｆｌｉｇｈｔｓｔａｔｕｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓｔｈａｔａｆｆｅｃｔ

ｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｄｉｒｅｃｔｌｙ

飞行状态参数 幅值限制

α 失速迎角

β 最大方向舵偏配平侧滑角

Ｖ 最小飞行速度

 最大滚转角

１．２　动稳定性
飞机的动稳定性可分为纵向与横航向动稳定

性。纵向动稳定性主要表征为短周期模态特性，对

应的飞行状态参数为 α与俯仰角速率 ｑ。横航向
动稳定性主要表征为滚转模态和荷兰滚模态的特

性，对应的飞行状态参数为 、β和偏航角速率 ｒ。
典型的飞机短周期模态与荷兰滚模态为二阶

振荡模态，可采用时域峰值法
［８］
，基于飞行试验

数据直接计算得到这 ２个模态的频率与阻尼比。
时域峰值法的具体计算方法如下。

当时域响应曲线只有一个波峰及波谷时，飞

机的阻尼比为

ｘ０
ｘ１
＝－ｅｘｐ πζ

１－ζ槡
( )２ （１）

式中：ｘ０和 ｘ１分别为第１个峰值和第 ２个峰值的
大小；ζ为阻尼比。

当响应曲线波峰、波谷个数之和大于２时，阻
尼比为

Ｄ０
Ｄ１
＝ｅｘｐ（ｎ－２） πζ

１－ζ槡
[ ]２ （２）

式中：ｎ为扰动消失后系统自由振荡的波峰、波谷
点的总个数，ｘ０，ｘ１，…，ｘｎ－１为波峰、波谷点的值；
Ｄｎ为相邻的波峰与波谷的绝对值之和。

时域峰值法示意图如图１所示。

图 １　时域峰值法示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｐｅａｋｖａｌｕｅｍｅｔｈｏｄ

在得到闭环系统的阻尼比后，可根据式（３）
计算系统的振荡频率：

ω＝２πｆ＝２π（Ｓ－１）／［（Ｔ（Ｓ）－Ｔ（１））·

　　 １－ζ槡
２
］ （３）

式中：ｆ为频率；Ｓ为系统响应达到与稳态值误差
小于５％之前所有峰值的个数；Ｔ（Ｓ）为第 Ｓ个峰
值所对应的时间。

根据飞机受风扰后的 α与 β响应，利用
式（１）～式（３）即可计算得到飞机的短周期模态
和荷兰滚模态的频率与阻尼比，进而完成飞机动

稳定性的评估。

综上所述，表征飞机风扰响应特性的关键飞

行状态参数为 α、ｑ、Ｖ、、β和 ｒ。基于飞机在风
扰动下的飞行试验数据，通过对上述关键飞行状

态参数进行计算，即可通过幅值特性与动稳定性

２个方面对飞机的风扰响应特性进行评估。

２　风扰响应的计算与模拟方法

２．１　风扰响应的计算方法
在模拟飞机的风扰响应之前，需通过数学仿

４５８
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　第 ４期 徐王强，等：飞机风扰响应特性的模拟与评定方法

真获得飞机对扰动风的响应历程。因此，必须建

立较为准确的飞机运动模型与扰动风模型。

一个完整的飞机运动模型包含飞机动力学模

型、操纵机构模型、飞行控制系统模型、大气模型、

气动力与力矩模型和发动机推力模型。为了满足

全飞行包线数学仿真的需要，本文的飞机动力学

模型采用了全量非线性六自由度动力学方程组，

包含质心动力学方程、质心运动学方程、转动动力

学方程与转动运动学方程
［９］
。通过对动力学方

程组进行实时数值积分即可获得飞机在飞行过程

中每一时刻的运动状态响应；操纵机构模型用于

计算实际的舵面偏度和偏转速率，在考虑舵面幅

值限制与偏转速率限制下可选择较为通用的一阶

惯性模型
［１０］
；大气模型用于计算当前飞行高度下

的大气密度和声速，可参考“国际标准大气”的规

定进行建模
［１１］
；气动力与力矩模型和发动机推力

模型是飞机运动模型的核心部分，这些模型的准

确性直接影响到飞机运动响应模拟的精度。本文

所使用的飞机气动数据为风洞试验数据，推力数据

为发动机试验数据，具有一定的准确性与可信度。

对于常规飞机，常采用增稳控制律改善其动

态特性。增稳控制律通过引入迎角、法向过载与

俯仰角速率反馈改善飞机的纵向动态特性，引入

侧滑角、侧向过载与偏航角速率反馈改善飞机的

横航向动态特性
［９］
。

飞机在飞行中最常遇到的大气扰动是离散突

风。常用的离散突风模型分为全波长和半波长的

离散突风模型。半波长离散突风模型可以用来表

征任何方向的突风分量，可较好地描述真实的突

风风场及飞机遭遇风场的过程，其在飞行控制系

统设计中已得到了广泛的应用
［１２］
。本文在研究

中选用了半波长的离散突风模型，其数学表述

如下：

ＶＷ ＝
０ ｘ＜０，ｘ＞２ｄｍ
ＶＷｍ
２
１－ｃｏｓπｘ

ｄ( )[ ]
ｍ

０≤ ｘ≤２ｄ{ ｍ

（４）

式中：ＶＷ 为突风的最大风速；ｄｍ为离散突风的最
大风速位置。

半波长离散突风模型风速随位移变化的趋势

如图２所示。
在建立飞机运动模型与扰动风模型后，需将

扰动风模型加入至飞机运动模型中。风扰动主要

影响了飞机的空速大小与方向，即等效地改变了

飞机的 Ｖ、α与 β，将修正后的 α与 β导入气动力
与力矩模型中，对飞机运动模型进行数学仿真，即

可较为准确地计算飞机对扰动风的响应。

图 ２　半波长离散突风模型

Ｆｉｇ．２　Ｈａｌｆｗａｖｅｌｅｎｇｔｈｄｉｓｃｒｅｔｅｇｕｓｔｍｏｄｅｌ

２．２　风扰响应的模拟原理
在计算得到飞机遭遇风扰的运动响应后，从

中选择能够反映风扰响应特性的关键飞行状态参

数，并将上述飞行状态参数响应时间历程作为跟

踪目标，设计风扰模拟控制器；调整风扰模拟控制

器的设计参数，使飞机在舵面激励指令输入下的

关键飞行状态参数响应与其受风扰后的响应基本

一致。风扰模拟控制器生成的舵面指令即为用以

模拟飞机风扰响应的舵面激励指令，其原理如

图３所示。

图 ３　舵面激励指令设计原理

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｓ

图３中，输入为风扰响应指令，即由飞机受到
风扰后的运动响应中提取的“关键飞行状态参

数”运动响应。将风扰响应指令与飞机的实际响

应求差，输入至风扰模拟控制器解算出舵面指令；

将舵面指令输入至闭环飞机系统，即可消除飞机

实际响应与风扰响应指令之间的误差，实现风扰

响应的模拟。

需要说明的是，若飞机采用了指令控制增稳

飞行控制系统，则飞行控制系统的控制指令输入

会影响风扰模拟控制器的控制效果。而对于采用

低增益增稳控制系统的飞机，飞机本体与增稳控

制系统可视为具有常规飞机响应特性的闭环系

统，闭环飞机在风扰模拟控制器的作用下可获得

期望的响应特性。因此，本文方法仅适用于研究

飞机本体与低增益增稳控制系统所构成的闭环系

统或无增稳控制系统飞机的风扰响应特性，而不

适用于研究采用了指令控制增稳飞行控制系统的

闭环飞机的风扰响应特性。

２．３　风扰模拟控制器设计
飞机受扰后的飞行状态参数均将发生变化，

５５８



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 ２０２１年　

而其操纵面的个数是有限的，即无法通过单组指

令同时跟踪飞机所有的飞行状态参数。因此，本

文提出了一种方法，将操纵面激励指令按所模拟

的飞行状态参数分为纵向与横航向激励指令，并

通过多次单独地施加各轴舵面激励指令以模拟飞

机受扰后各轴不同飞行状态参数的运动响应。

２．３．１　纵向激励指令
飞机受扰后的 Ｖ与 α响应反映了其幅值特

性，α和 ｑ响应反映了其纵向稳定特性。因此，选
取Ｖ、α和ｑ作为设计舵面激励指令时需要跟踪的
纵向关键飞行状态参数。

纵向激励指令控制器的目的是使飞机能够同

时模拟受扰后的α、ｑ与Ｖ响应。根据飞行力学原
理，在其他操纵面保持不变、单独操纵升降舵的情

况下，飞机的 α和 ｑ应呈同向变化。即 α增大，ｑ
增大，或 α减小，ｑ也减小。而飞机在受到风扰
后，α与 ｑ在受扰初期呈反向变化。显然，若仅单
独使用升降舵无法使飞机同时跟踪 α与 ｑ两个变
量。为了实现对飞机受扰后 α和 ｑ响应的同时跟
踪，本文提出了一种新的控制策略，即升降舵与副

翼的组合控制。先通过２块副翼同向偏转提供附
加升力控制 α，再通过升降舵偏转改变俯仰力矩
以控制 ｑ，同时调节油门大小以控制飞机的飞行
速度。

纵向激励指令的设计原理如图 ４所示。图
中：αｃ、ｑｃ和 Ｖｃ分别为飞机受风扰后的迎角、俯仰
角速率和速度响应；Ｋｐα、Ｋｉα和 Ｋｄα为迎角控制器
的 ＰＩＤ控制参数；Ｋｐｑ、Ｋｉｑ和 Ｋｄｑ为俯仰角速率控制
器的 ＰＩＤ控制参数；ＫｐＶ、ＫｉＶ和 ＫｄＶ为速度控制器

图 ４　纵向激励指令设计原理

Ｆｉｇ．４　Ｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｓ

的 ＰＩＤ控制参数；δａα、δｅ和 δｐ分别为副翼、升降舵
和油门指令，也即用以模拟飞机受扰后纵向飞行

状态参数响应的纵向激励指令。

２．３．２　横航向激励指令
飞机受扰后的 与 β响应反映了其幅值特

性，β与 ｒ响应反映了其横航向稳定特性。因此，
选取 、β和 ｒ作为设计横航向激励指令时需要跟
踪的横航向关键飞行状态参数。

从控制理论上来说，跟踪 ３个控制变量总共
需要３个操纵面来实现，即无法通过方向舵与副
翼同时控制 、β和 ｒ。因此，本文将横航向激励指
令所需跟踪的飞行状态参数分解为横向与航向

２组，并分别针对各组飞行状态参数设计激励指令。
横向激励指令控制器的目的是模拟飞机受扰

后的 响应，由于模拟的运动参数响应只有一
个，直接操纵副翼控制滚转角即可实现 响应的
模拟。

横向激励指令的设计原理如图 ５所示。图
中：ｃ为飞机受风扰后的滚转角响应；Ｋｐ、Ｋｉ和
Ｋｄ为滚转角控制器的 ＰＩＤ控制参数；δａ为副翼
指令，即用以模拟飞机受扰后滚转角响应的横向

激励指令。

航向激励指令控制器的目的是同时模拟飞机

受扰后的 β与 ｒ响应。根据飞行力学原理，当其
他操纵面保持不变，在仅操纵方向舵的情况下，飞

机的 β和 ｒ应呈反向变化。由飞机的运动稳定特
性知，在遭遇风扰后，β和 ｒ呈同向变化。若仅单
独使用方向舵或副翼均无法实现同时对 β和 ｒ进
行控制。因此，本文提出采用方向舵与副翼组合

控制的航向激励指令控制器设计方法。即先通过

副翼控制飞机滚转以获得期望的 β，再通过方向
舵偏转改变偏航力矩以控制飞机的 ｒ。

航向激励指令的设计原理如图 ６所示。图
中：βｃ和 ｒｃ分别为飞机受风扰后的侧滑角和偏航
角速率响应；Ｋｐβ、Ｋｉβ和 Ｋｄβ为侧滑角控制器的 ＰＩＤ
控制参数；Ｋｐｒ、Ｋｉｒ和 Ｋｄｒ为偏航角速率控制器的
ＰＩＤ控制参数；δａβ和 δｒ分别为副翼指令和方向舵
指令，也即用以模拟飞机受扰后航向飞行状态参

数响应的航向激励指令。

图 ５　横向激励指令设计原理

Ｆｉｇ．５　Ｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｌａｔｅｒａｌｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｓ
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图 ６　航向激励指令设计原理

Ｆｉｇ．６　Ｄｅｓｉｇｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｓ

２．４　控制器参数整定
常用的 ＰＩＤ参数整定方法包括 ＺＮ经验公式

法、特征面积法和最优整定法等。其中，ＺＮ经验
公式法与特征面积法较适用于一阶惯性环节的参

数整定，而最优整定法则不受被控对象的阶次限

制。由于本文的被控对象为高阶系统，可选择最

优整定法求解 ＰＩＤ参数［１３］
。

最优整定法的原理为：基于所期望的控制效

果选择适当的目标函数作为优化指标，利用优化

算法对 ＰＩＤ控制器的 ３个参数进行寻优。ＩＴＡＥ
函数是目前综合描述系统动态特性比较有效的目

标函数，其为时间 ｔ与绝对误差 ｅ（ｔ）乘积的积

分
［１３］
，数学表述为：Ｑ＝∫

ｔ

０
ｔｅ（ｔ） ｄｔ。该准则物

理含义明确，采用该函数所设计的 ＰＩＤ控制器参
数能使被控对象具有稳定性好、超调量小、响应快

等优点。确定目标函数后，采用最小二乘法对

ＰＩＤ参数进行寻优，使得 ＩＴＡＥ函数取值最小，最
终所得到的结果即为 ＰＩＤ控制器的优化整定
参数。

本文的风扰模拟控制器属于多输入多输出系

统，需分别针对各控制回路进行参数优化整定。

其中，纵向整定包括迎角、俯仰角速率与飞行速度

回路的９个参数。横航向整定包括滚转角回路的
３个参数、侧滑角与偏航角速率回路的６个参数。

在针对某一控制回路进行参数优化整定时，

可将该控制回路的输入指令取为飞机的风扰运动

响应，并将其他控制回路的输入信号取为配平值。

现以迎角控制回路的参数最优整定法为例进行

说明。

迎角控制回路的参数整定具体方法为：将飞

机受风扰后的迎角响应作为迎角指令，俯仰角速

率指令设置为０，飞行速度指令设置为配平速度。
其相应的 ＩＴＡＥ函数为

Ｊ＝∫
ｔ

０
ｔ［ａ１ ｅα（ｔ） ＋ａ２ ｅｑ（ｔ） ＋ａ３ ｅＶ（ｔ）］ｄｔ

（５）
式中：ｅα（ｔ）、ｅｑ（ｔ）和 ｅＶ（ｔ）分别为迎角、俯仰角速
率和飞行速度的误差；ａ１、ａ２和 ａ３分别为迎角、俯
仰角速率与飞行速度误差的加权系数。

由于迎角控制器参数主要影响了迎角的控制

效果，而对俯仰角速率与飞行速度的控制误差所造

成的影响较小。为了在参数优化整定过程中考虑

迎角控制回路对俯仰角速率和飞行速度的影响，需

加大式（５）中俯仰角速率和飞行速度的误差权重。
文献［１４］建议可取 ａ１＝１、ａ２＝１０、ａ３＝１０。采用最
小二乘法对 ＰＩＤ参数进行寻优使得式（５）函数取
得最小值，即可得到 Ｋｐα、Ｋｉα和 Ｋｄα的参数整定结
果。控制参数的初值可通过经验试凑法得到。

完成各控制回路的参数整定后，使飞机关键

飞行状态参数的运动响应与其受风扰后的运动响

应保持一致。此时，由 ＰＩＤ控制器解算输出的舵
面偏转量即为用以模拟飞机受风扰后运动响应的

激励指令。

３　算例与结果分析

３．１　算　例
选取某型常规布局的飞机作为研究算例，由

于涉及到具体型号，本文未提供其详细的几何数

据与气动数据。

飞机具有３组典型舵面，包括升降舵、副翼与
方向舵，其最大偏转幅值分别为 ±２７°、±３０°和
±２５°，最大偏转速率分别为５５（°）／ｓ、６０（°）／ｓ和
５０（°）／ｓ。３组舵面的动力学特性均可用一阶惯
性环节描述，如图 ７所示。图中：δｃｍｄ为舵面的偏
角指令，δ为舵面的实际偏角。

飞机的纵向增稳控制律如图 ８所示，横航向
增稳控制律如图９所示。

图 ７　舵面动力学模型

Ｆｉｇ．７　Ｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅ

图 ８　纵向增稳控制律

Ｆｉｇ．８　Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｓｔａｂｉｌｉｔｙａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ
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图 ９　横航向增稳控制律

Ｆｉｇ．９　Ｌａｔｅｒａｌｓｔａｂｉｌｉｔｙａｕｇｍｅｎｔａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ

由于迎角与侧滑角测量常存在误差
［１５］
，纵

向增稳控制律以法向过载 ｎｚ和俯仰角速率 ｑ作
为反馈变量改善飞机的短周期频率及阻尼特

性；横航向增稳控制律引入滚转角速率 ｐ反馈用
于改善滚转阻尼，并以侧向过载 ｎｙ和偏航角速
率 ｒ为反馈变量改善飞机的荷兰滚频率与阻尼
特性。

为表述方便，对仿真所用不同的离散突风数

据进行了编号。风况 １～风况 ３为垂直突风，最
大风速分别为 ５、１０、１５ｍ／ｓ，最大风速位置均为
１００ｍ，风速方向为垂直向下。风况 ４～风况 ６为
侧风，最大风速分别为 ５、１０、１５ｍ／ｓ，最大风速位
置均为１００ｍ，风速方向为水平向右。
３．２　垂直突风响应特性与激励指令设计

飞机初始以７８ｍ／ｓ的速度在５００ｍ高度定直
平飞。配平迎角为 ３．１°，升降舵偏度为 １．７°，配
平油门为０．１１。选取最大风速为５、１０、１５ｍ／ｓ的
１－ｃｏｓｉｎｅ型半波长离散突风模型来计算并分析
飞机对垂直突风的响应特性。

图１０为不同最大风速的垂直突风下飞机的
运动响应。可知，飞机在２ｓ处遭遇垂直向下的突

风，来流速度具有向下的分量，α减小，ｑ增大。
当 ｔ＝３ｓ时，风速达到最大值，来流方向稳定，ｑ减
小，α增大。当 ｔ＝４ｓ时，飞机进入长周期运动。
对比不同风况下的飞机响应可知，随着风速的增

大，α与 ｑ的响应幅值相应增大，而其收敛特性均
保持一致。在风况３下，飞机的 α变化幅值最大，
其最小值达到了０．５°，未超出安全迎角范围。此
时，飞机的最小速度为７０ｍ／ｓ，大于其允许的最小
飞行速度。

以风况１与风况 ３为例，基于本文所建立的
激励指令设计方法，以副翼、升降舵和油门作为组

合操纵面，采用最优整定法整定了 ＰＩＤ控制参数，
设计了模拟飞机受垂直离散突风后响应的激励指

令。各飞行控制参数为：Ｋｐα＝１．２２，Ｋｉα＝３．１２，
Ｋｄα＝０．０１，Ｋｐｑ＝１．４９，Ｋｉｑ＝９．１３，Ｋｄｑ＝０．０６，
ＫｐＶ＝５．２３，ＫｉＶ＝１．４３，ＫｄＶ＝０．１３。

由 ＰＩＤ控制器解算出的舵面激励指令如
图１１所示。在舵面激励指令的作用下，飞机的关
键飞行状态参数响应与飞机受扰后风扰响应的对

比结果如图１２所示。
由图１１、图１２可知，对于风况 １，在副翼、升

降舵与油门的组合指令作用下，飞机的迎角、俯仰

角速率与飞行速度的响应与其在受到垂直离散突

风后的响应基本一致。对于风况 ３，由于副翼同
向偏转所产生的升力有限，模拟迎角变化所需的

升力超过了副翼所能提供的最大升力，副翼在２～
４ｓ时达到饱和，导致飞机的迎角响应无法较好地
跟踪风扰响应。因此，舵面激励指令所能模拟的

垂直阵风大小是有限的，可模拟的最大风速与副

翼的操纵效能有关。

图 １０　不同垂直突风下的迎角和俯仰角速率响应

Ｆｉｇ．１０　Ａｎｇｅｌｏｆａｔｔａｃｋａｎｄｐｉｔｃｈｒａｔｅｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｒｔｉｃａｌｇｕｓｔ

图 １１　不同垂直突风下的舵面激励指令

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｒｔｉｃａｌｇｕｓｔ

８５８



北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

　第 ４期 徐王强，等：飞机风扰响应特性的模拟与评定方法

图 １２　不同垂直突风下舵面激励指令的跟踪结果

Ｆｉｇ．１２　Ｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｓｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｖｅｒｔｉｃａｌｇｕｓｔ

３．３　侧风响应特性与激励指令设计
飞机初始以７８ｍ／ｓ的速度在５００ｍ高度定直

平飞。选取最大风速分别为 ５、１０、１５ｍ／ｓ的
１－ｃｏｓｉｎｅ型半波长离散突风模型来计算并分析飞
机对侧风的响应特性。

图１３为不同强度侧风下飞机的响应曲线。
可知，飞机在 ｔ＝２ｓ处遭遇向右的侧风，来流方向
迅速改变，飞机产生负的侧滑角，由于飞机具有航

向静稳定性，产生负的偏航角速率，同时负侧滑导

致正滚转。ｔ＝３ｓ时来流方向稳定，各项参数进
入短暂振荡。直至 ｔ＝１０ｓ左右时，各项参数都收
敛至稳态值。对比不同强度侧风下各参数的响应

可知，随着最大风速的增大，各个参数的振荡幅值

相应增大，而其收敛特性均保持一致。在风况 ６
下，侧滑角振幅最大，其最大值达到了 －７．１°，但
未超过侧滑角安全幅值。此时，最大滚转角为

２．９°，小于滚转角安全幅值。
由上文分析可知，在设计横航向激励指令时，

需将飞行状态参数分解为横向与航向 ２组，并分
别针对各组飞行状态参数设计激励指令。

首先，以风况４与风况６为例，基于本文所提
出的舵面指令设计方法，以滚转角为控制变量，采

用副翼作为操纵面，利用最优整定法整定了 ＰＩＤ
控制参数，设计了模拟飞机遭遇侧风后滚转角响

应的指令。各飞行控制参数为：Ｋｐ＝５．２３，Ｋｉ＝
４．１２，Ｋｄ＝０．０２。所获得的激励指令及其对滚
转角响应的跟踪结果如图 １４所示。可知，对于

风况 ４和风况 ６，在副翼指令的操纵作用下，飞
机的滚转角响应与其受风扰后的滚转角响应基

本一致。

其次，以风况 ４、风况 ６为例，基于本文所提
出的激励指令设计方法，以侧滑角与偏航角速率

为控制变量，通过副翼与方向舵作为组合操纵面，

利用最优整定法整定了 ＰＩＤ控制参数，设计了模
拟飞机受侧风扰动后航向参数响应的激励指令。

各飞行控制参数为：Ｋｐβ＝０．４１，Ｋｉβ＝０．８６，Ｋｄβ＝
０．０２，Ｋｐｒ＝１．７２，Ｋｉｒ＝５．１３，Ｋｄｒ＝０．０３。

所获得的激励指令及对侧滑角与偏航角速率

响应的跟踪结果如图 １５和图 １６所示。可知，对
于风况４，在副翼与方向舵的组合舵面激励指令
作用下，飞机的侧滑角与偏航角速率响应与其侧

风作用下的响应较为一致。对于风况 ６，由于通
过操纵副翼控制侧滑角时，侧滑角实际响应与副

翼操纵有一定的时间滞后，且受到操纵效能的限

制。随着最大风速的增大，所需跟踪的侧滑角幅

值增大，控制效果逐渐变差。副翼的激励指令信

号在３～５ｓ时达到饱和，飞机无法较好地跟踪受
扰后的侧滑角响应。

综上所述，舵面激励指令可使飞机较好地模

拟受风扰后飞行状态参数的响应特性，但该方法

可模拟的风速大小受到了副翼舵面效能的限制。

经多次仿真迭代计算，对于算例飞机，采用舵面激

励指令可模拟的最大垂直突风速度为７．５ｍ／ｓ，最
大侧风速度为６ｍ／ｓ。

图 １３　不同侧风下的滚转角和侧滑角响应

Ｆｉｇ．１３　Ｒｏｌｌａｎｇｌｅａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｗｉｎｄ
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图１４　不同侧风下横向激励指令与滚转角响应的跟踪结果

Ｆｉｇ．１４　Ｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｌａｔｅｒａｌｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｓａｎｄ

ｒｏｌｌａｎｇｌｅｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｗｉｎｄ

图 １５　不同侧风下的航向激励指令

Ｆｉｇ．１５　Ｄｉｒｅｃｔｉｏｎａｌｓｔｉｍｕｌａｔｉｎｇｓｉｇｎａｌｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｗｉｎｄ

３．４　飞机稳定特性评定方法的对比验证
为了考察本文所建立的模拟风扰响应的舵面

激励指令设计方法及基于时域峰值法的稳定特性

评定方法的正确性与合理性，需对由该方法获得

的稳定特性的评定结果进行对比验证。

低阶等效法是目前现有的、较为成熟可靠的

一种高阶闭环飞机稳定特性的评定方法，同时也

图 １６　不同侧风下偏航角速率与侧滑角响应的跟踪结果

Ｆｉｇ．１６　Ｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｙａｗｒａｔｅａｎｄｓｉｄｅｓｌｉｐａｎｇｌｅ

ｒｅｓｐｏｎｓｅｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｗｉｎｄ

是飞行品质规范 ＭＩＬＳＴＤ１７９７Ａ［１６］中推荐的稳
定特性评定方法。因此，本文同时采用时域峰值

法和低阶等效法来评定飞机的稳定特性，若这

２种方法所得到的稳定性评定结果基本一致，则
说明本文方法是正确合理的。

采用低阶等效法评定飞机的稳定特性时，需

先计算拟配参数使得低阶系统与高阶飞机系统具

有相似的频域特性，进而对低阶系统的稳定特性

进行评定。其中，待拟配的参数包括
［１６］
：纵向增

益 Ｋｑ、短周期模态的轨迹响应频率 １／Ｔθ２、纵向等

效时间延迟 τθ、短周期模态的阻尼比 ζｓｐ与振荡频
率 ωｎｓｐ、横向增益 Ｋ、横向等效时间延迟 τｅ、滚转
模态时间常数 ＴＲ、螺旋模态时间常数 ＴＳ、航向增
益 Ｋβ、航向等效时间延迟 τｅβ、荷兰滚模态的阻尼
比 ζｄ与振荡频率 ωｄ。

由于篇幅限制，以方波指令为例给出算例飞

机的低阶等效拟配结果，如表２所示。
分别基于舵面激励指令下飞机响应的时域峰

值法与低阶等效法计算获得飞机稳定性评定结

果，如表３和表４所示。
由表３可知，采用时域峰值法计算所得短周

期阻尼比为０．５５，频率为 ２．６２ｒａｄ／ｓ；采用低阶等
效法时，３种常用的激励信号所得到的拟配结果
基本一致，短周期阻尼比约为 ０．５９，短周期频率
约为２．８３ｒａｄ／ｓ，对比低阶等效法与时域峰值法所
得到的短周期模态特性，二者结果非常接近，阻尼

０６８
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表 ２　算例飞机低阶等效拟配结果
Ｔａｂｌｅ２　Ｌｏｗｏｒｄｅｒｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｍａｔｃｈｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

参数 数值

Ｋｑ －０．４５
１／Ｔθ２ ２．０２

τθ ０．０３

ζｓｐ ０．５９

ωｎｓｐ ２．８３

Ｋ －０．６２

τｅ ０．１５

ＴＲ ０．８６

ＴＳ ８．５

Ｋβ ０．７１

τｅβ ０．１１

ζｄ ０．４１

ωｄ ２．２５

表 ３　算例飞机短周期模态特性
Ｔａｂｌｅ３　Ｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄｍｏｄｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

评定方法 激励信号 短周期阻尼比
短周期频率／

（ｒａｄ·ｓ－１）

时域峰

值法

升降舵与副翼

组合信号
０．５５ ２．６２

低阶

等效法

方波 ０．５９ ２．８３
３２１１ ０．５９ ２．８３
扫频 ０．５９ ２．８４

表 ４　算例飞机荷兰滚模态特性
Ｔａｂｌｅ４　Ｄｕｔｃｈｒｏｌｌｍｏｄｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆ

ｅｘａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔ

评定方法 激励信号 荷兰滚阻尼比
荷兰滚频率／

（ｒａｄ·ｓ－１）

时域

峰值法

方向舵与副翼

组合信号
０．４８ ２．１２

低阶

等效法

方波 ０．４１ ２．２５
３２１１ ０．４５ ２．２６
扫频 ０．４４ ２．２３

比偏差约为０．０４，频率偏差约为 ０．２１ｒａｄ／ｓ，频率
的最大误差约为８％。

由表４可知，采用时域峰值法计算所得荷兰
滚阻尼比为０．４８，频率为 ２．１２ｒａｄ／ｓ；采用低阶等
效法时，３种常用的激励信号所得到的结果较为
接近，荷兰滚阻尼比与频率的平均值分别约为

０．４３ｒａｄ／ｓ与２．２５ｒａｄ／ｓ，对比低阶等效法与时域
峰值法所得到的荷兰滚模态特性，阻尼比偏差约

为０．０５，频率偏差约为０．１３ｒａｄ／ｓ，频率的最大误
差约为７％。

４　结　论

本文提出了一种在平静大气下模拟飞机风扰

响应特性的控制指令设计方法；基于时域峰值法

建立了飞机稳定特性的评定方法，并采用传统的

低阶等效拟配的结果对该评定方法进行了验证。

得到以下结论：

１）在平静大气下，可通过升降舵、副翼与油
门的组合舵面激励指令，模拟飞机受垂直突风扰

动后的运动响应；通过副翼激励指令，模拟飞机受

侧风扰动后的滚转角响应；通过副翼与方向舵组

合激励指令，模拟飞机受侧风扰动后的侧滑角与

偏航角速率响应。

２）对于同一算例飞机，基于舵面激励与时域
峰值法评定的稳定特性与通过低阶等效法得到的

稳定特性评定结果基本一致，最大误差约为 ８％，
验证了本文所建立的模拟风扰响应的舵面激励指

令设计方法与时域稳定特性评定方法是合理可

行的。

３）通过舵面激励指令可模拟的风场强度受
舵面操纵效能所限制。对于算例飞机，受副翼操

纵效能限制，可模拟的最大垂直突风的风速约为

７．５ｍ／ｓ，可模拟的最大侧风的风速约为６ｍ／ｓ。
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ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹预测制导方法
张荣升，陈万春

（北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：根据公开资料对 ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹建模，针对大射程的特点规划了高抛
弹道，生成标准弹道族。提出了迭代预测命中点法，利用解析方法计算剩余飞行时间，基于多

项式拟合法寻找标准弹道，确定预测命中点，完成预测制导任务。将迭代预测命中点法与迭代

飞行时间法进行对比，迭代预测命中点法初值选取容易，程序运行时间减少 ２０％，制导过程中
无需调用标准弹道文件，节省了计算机存储空间。通过改变射程、航路捷径对预测制导方法进

行仿真验证，结果表明，拦截弹拦截射程可覆盖到６００ｋｍ，并且能完成存在航路捷径时的拦截
任务，平均脱靶量在２００ｍ以内，应对气动不确定性的效果良好。

关　键　词：ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹；预测制导；标准弹道族；预测命中点；剩余飞行
时间

中图分类号：Ｖ４４８．２３２；ＴＪ７６５．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８６３１２

　　为应对高超声速导弹的威胁，美国洛·马公
司很早就开始了对 ＴＨＡＡＤ系统的改进方案的研
究———ＴＨＡＡＤ增程型（ＴＨＡＡＤＥＲ）。ＴＨＡＡＤ增
程型助推器由一级变为两级，极大地提高了助推

时间和关机速度。２０１８年 ７月 １９日，洛·马公
司又签下价值１．６４亿美元的合同，负责升级在韩
国部署的 ＴＨＡＡＤ系统。升级后的 ＴＨＡＡＤ系统
射程可能增加至３倍，拦截区域增加至９～１２倍，
即使初始拦截失败，也可以有足够时间继续进行

拦截，提高成功率。

自德国 Ｖ２导弹研制成功以来，对导弹的拦
截一直是各国重视的难题，各类制导律也应运而

生。比例导引法是使用最为广泛的导引方法之

一，诸多研究人员也以比例导引法为基础进行了

大量研究。Ｚａｒｃｈａｎ［１］对比例导引法的推导过程

和线化形式进行了详细分析。Ｋｕｍａｒ等［２］
对比例

导引法进行了改进，考虑拦截弹在助推段速度急

剧上升，在滑翔段速度也有较大变化，用线化模型

求解零控脱靶量和剩余飞行时间会产生很大误

差，因此在求解时选用非线性模型，再通过数值积

分进行计算，同时通过最优控制的方法推导出比

例导引法的增益随时间变化的函数，将比例导引

法中恒定的增益改为可变的增益，并根据拦截弹

飞行阶段的不同给出不同的表达式，有效提高了

比例导引法的性能。李辕等
［３４］
使用线化的比例

导引法，对顺轨拦截和逆轨拦截 ２种模式分别给
出了剩余飞行时间的估计方法。Ｄｈａｎａｎｊａｙ［５］和

Ｇｈｏｓｈ［６］等在假设导弹使用比例导引法飞行的情
况下，给出了剩余飞行时间的估计方法。

由于 ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹本身结构和特点
的限制，在进入末制导之前导弹有较长时间无控

滑翔段，中制导完全依赖于助推段，传统制导律如

比例导引法需要在拦截过程的全程进行控制以应

对目标的机动，无法满足拦截的需求，预测制导方

法则因能够很好解决这一问题而得到广泛应用。

Ｇｒｕｂｉｎ等［７］
在１９６４年提出了跟踪设计好的弹道

qwqw
新建图章

https://kns.cnki.net/kcms/detail/detail.aspx?dbcode=CJFD&filename=BJHK202104020&dbname=CJFDAUTO&uid=WEEvREcwSlJHSldSdmVqMDh6a1dpNjBscHJ3RUwwcHYvQVh2YVJjeEtiTT0%3D%249A4hF_YAuvQ5obgVAqNKPCYcEjKensW4IQMovwHtwkF4VYPoHbKxJw!!
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算法，制导方式利用存储好位置、速度的文件及剩

余飞行时间对火箭进行控制，使火箭在主动段结

束时到达入轨点和入轨速度，涉及了预测制导的

基本思想。Ｓａｌａｍａ等［８］
提出了预测制导的概念，

要求导弹的速度向量时刻指向预测命中点，比较

了预测制导与纯追踪法的拦截弹道和需要过载，

突出了预测制导的优势。张华伟等
［９］
通过选取

拦截高度，解出目标由飞行至拦截高度所需时间

及位置坐标，并计算出拦截弹飞行至拦截点所需

时间，不断迭代解算出预测命中点。Ｚｈａｎｇ等［１０］

用迭代飞行时间的方法计算预测命中点，但估计

拦截弹的剩余飞行时间时仅简单地利用弹目斜距

除以接近速度。Ｚｈａｏ等［１１］
用较为简单的模型进

行计算预测命中点，假设拦截弹运动至预测命中

点的弹道接近直线。Ｈａｈｎ等［１２］
在高空对拦截弹

的运动方程进行线化，得到拦截弹弹道的解析式，

进而求解拦截时间及脱靶量，并施加控制消除脱

靶量。Ｄｗｉｖｅｄｉ等［１３］
研究目标的广义状态估计和

模型预测制导，制导律以对零控脱靶量的预测为

基础，同时对零控脱靶量和剩余飞行时间进行预

测，使结果更加精确，但需要进行数值积分运算。

Ｓｏｎｇ［１４］和 Ｚｈａｎｇ［１５］等利用神经网络方法训练得
到制导指令，拦截弹弹道接近最优弹道，取得较好

的拦截效果，但若要做到在拦截弹射程内进行全

范围拦截，则需要进行大量的神经网络训练工作。

陈万春
［１６］
和尤刘球

［１７］
在标准弹道中插值求得剩

余飞行时间，解算预测命中点完成拦截任务。

文献［１０１２］在计算预测命中点时使用的弹
目相对运动模型非常简单，在线化后很容易得出

剩余飞行时间和预测命中点。但当考虑的模型较

为复杂（如飞行距离较长）时，拦截弹弹道不再近

似为直线或者拦截弹速度变化较大则会产生很大

的误差。文献［１３］在计算剩余飞行时间和预测
命中点时较为准确，但需要进行大量的数值积分

运算，会对弹载计算机造成沉重的负担，并且当建

立的拦截弹模型更贴近实际、更为复杂时，会增大

误差。文献［１４１５］使用训练神经网络的方法获
得剩余飞行时间及指导指令，但一次的训练结果

仅能满足一个小范围内的拦截任务，若想完成在

拦截弹射程内的全范围拦截，需要进行大量的训

练工作，难于实现。文献［１６１７］在计算预测命中
点时也基于拦截弹弹道近似直线的假设，当拦截射

程较远时，该方法无法使用，并且需在弹上装载大

量的标准弹道文件，对弹上存储空间的要求较高。

因此，需要一种既能适应复杂的拦截弹模型

又能完成远距离拦截任务的预测制导方法。本文

基于标准弹道族的思想，提出了一种通过解析方

法计算剩余飞行时间进而求解预测命中点的方

法，避免了迭代过程，计算准确，运算效率高。

１　拦截弹建模

根据网上公开数据进行测绘反设计，绘制如

图１所示的拦截弹外形图。拦截弹总长 ６．２ｍ，一
级助推器直径０．５３ｍ，二级助推器直径０．３７ｍ。

拦截弹发射质量为 １１００ｋｇ，发射采用 ７０°俯
仰角倾斜发射。弹体由两级固体助推器和动能拦

截器（ＫＫＶ）组成，一二级助推器均可进行推力矢
量控制，助推器参数如表１所示，末制导阶段释放
ＫＫＶ完成动能拦截，ＫＫＶ的导引头安装在侧面，
可通过直接力控制 ＫＫＶ的姿态完成制导［１８］

。本

文研究拦截弹中制导阶段。

　　在地面坐标系下对拦截弹建立动力学和运动
学模型，其原点一般位于制导雷达所在位置，ｘ轴
位于水平面内并指向正北方向，ｙ轴垂直地面指
向天空方向，ｚ轴按右手法则决定。

图 １　拦截弹主要尺寸

Ｆｉｇ．１　Ｍａｉｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ

表 １　助推器参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｂｏｏｓｔｅｒｓ

级数 质量／ｋｇ 推力／ｋＮ 燃烧时间／ｓ

１ ８６０ ８０ ３０

２ １７０ ３０ 　８

２　基于标准弹道的预测制导方法
本文主要研究拦截弹的预测制导问题，不对

目标的弹道预报进行分析，目标预报弹道视为已

知。如图 ２所示，拦截任务的实质是使拦截弹与
目标同时到达同一点。本文的预测制导方法核心

在于：先求解剩余飞行时间 ｔｇｏ，求得 ｔｇｏ后目标到
达的点即预测命中点，之后求得预测命中点所在

标准弹道并控制拦截弹按照标准弹道飞行，完成

拦截任务。标准弹道是在给定固定制导指令后，

在线下通过数值积分得到的拦截弹弹道，因此无

论拦截弹模型多么复杂，只要在拦截仿真时给拦

截弹以同样的指令就可以使拦截弹弹道与标准弹

道相同。使用标准弹道的预测制导流程如图 ３
所示

［１９２１］
。

４６８
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图 ２　拦截弹对抗目标示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒａｇａｉｎｓｔｔａｒｇｅｔ

图 ３　预测制导流程［１９２１］

Ｆｉｇ．３　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｆｌｏｗｃｈａｒｔ［１９２１］

已知目标弹道后，通过在目标弹道上利用时

间插值可得到预测命中点，因此只有准确计算出

拦截弹飞行时间，才能得到准确的预测命中点。

本文以标准弹道为基础，通过迭代飞行时间法
［１６］

和迭代预测命中点法２种方法分别求解预测命中
点，并对２种方法进行对比。

标准弹道是本文的核心工具，下面首先介绍

标准弹道。

２．１　标准弹道的生成
考虑二维平面内一二级连续助推的情况。拦

截弹的动力学和运动学方程可写为
［２２］

ｍｄＶ
ｄｔ
＝Ｐｃｏｓα－Ｘ－Ｇｓｉｎθ （１）

ｍＶｄθ
ｄｔ
＝Ｐｓｉｎα－Ｇｃｏｓθ （２）

Ｊｄω
ｄｔ
＝Ｍ （３）

＝θ＋α （４）
ｄｘ
ｄｔ
＝Ｖｃｏｓθ （５）

ｄｙ
ｄｔ
＝Ｖｓｉｎθ （６）

ｄ
ｄｔ
＝ω （７）

式中：ｍ为质量；Ｖ为速度；Ｐ为推力；α为攻角；Ｘ
为在空气中受到的阻力；Ｇ为重力；θ为弹道倾
角；Ｊ为转动惯量；ω为弹体转动角速度；Ｍ为所
受力矩；为俯仰角；ｘ和 ｙ分别为地面坐标系下
的纵程和高度。

主动段结束后，拦截弹处于无控飞行状态，其

状态与飞行时间一一对应，被动段的初始状态是

决定弹道的唯一因素，本文将这样一条弹道定义

为标准弹道，拦截弹位置与发射点之间的连线定

义为拦截弹飞行的斜距，用 Ｒ表示。
２．２　标准弹道族

为使标准弹道能覆盖拦截范围内的空间点，

需要生成一簇标准弹道，称这样一簇标准弹道为

标准弹道族。在生成标准弹道时，助推器连续助

推，不考虑一二级级间点火间隔。

如图 ４所示，所有从（０，０）出发的均为标准
弹道，本文中将标准弹道进行编号，标准弹道的编

号为被动段初始弹道倾角的 １００倍，用 Ｎθ表示。
图４中标准弹道间隔１００号，在实际计算中，数据
库中相邻标准弹道的间隔为 １号即 ０．０１°。与标
准弹道相交的为等时间线，等时间线从 ４０ｓ开
始，每相邻２条时间线时间间隔为２０ｓ，直至２２０ｓ
结束。得到标准弹道族和等时间线后，当确定预

定的拦截位置时，可以在图中通过测绘手段找到

拦截弹所需跟踪的标准弹道及飞行时间。但在实

际拦截任务中，需要在很短时间内完成这一工作，

人工测绘显然不可行，需要寻求标准弹道族和飞

行时间的数学规律，进而形成算法编程实现。

图 ４　标准弹道族

Ｆｉｇ．４　Ａｂｕｎｃｈｏｆｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ

２．３　迭代飞行时间法
图５为一个简单拦截场景。图中：ＡＭ为标

准弹道，ＢＴ为目标弹道目标从 Ｂ向 Ｔ飞行，Ａ点
为拦截弹发射点。首先考虑拦截弹在初始发射时

刻的情况，此时剩余飞行时间 ｔｇｏ与飞行时间 ｔｆ相

等，计算步骤如下
［１６］
：

步骤１　设定初始飞行时间 ｔｆ，任选一条标准
弹道 Ｎθ，拦截弹按照标准弹道飞行，目标按照已
知的预报弹道飞行。

步骤２　如果经过 ｔｆ后目标到达 Ｐ点、拦截
弹到达 Ｍ 点，设拦截弹距离发射点的斜距为
ＲＭ（ｔｆ），目标距离拦截弹发射点的斜距为 ＲＴ（ｔｆ），
则有以下３种情况：

５６８
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图 ５　拦截示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ

１）如果经过 ｔｆ后目标到达 Ｐ′、拦截弹到达
Ｍ′，ＲＭ（ｔｆ）与 ＲＴ（ｔｆ）相等，ｔｆ为所求的飞行时间，
Ｐ′点即为预测命中点，程序结束。

２）如果经过 ｔｆ后目标到达 Ｐ１点、拦截弹到
达 Ｍ１点，ＲＭ（ｔｆ）＜ＲＴ（ｔｆ），表明 ｔｆ过短，需增加
ｔｆ，重复进行步骤２。

３）如果经过 ｔｆ后目标到达 Ｐ２点、拦截弹到
达 Ｍ２点，ＲＭ（ｔｆ）＞ＲＴ（ｔｆ），表明 ｔｆ过长，需减少
ｔｆ，重复进行步骤２。

上述是发射时刻的特例，此时 ｔｆ与剩余飞行
时间 ｔｇｏ相同，在拦截弹飞行过程中往往还需继续
计算 ｔｇｏ，在计算 ＲＭ（ｔｆ）与 ＲＴ（ｔｆ）时，只需将起点
由发射点 Ａ改为拦截弹当前位置，所得即为剩余
飞行时间，之后在目标弹道上插值求得预测命

中点。

由于选取的标准弹道为任选的一条标准弹

道，首次计算的预测命中点往往不在标准弹道

上，导弹按照初始选取的标准弹道飞行无法到

达预测命中点以完成拦截任务。因此，需要选

取其他适当的标准弹道，重复上面的运算，使得

到的预测命中点既在目标弹道也在标准弹道

上，这样拦截弹按照标准弹道飞行即能完成拦

截任务。

２．４　选取标准弹道
在文献［１６］中已经对这一问题提出了较好

的解决方法，但规划的标准弹道近似直线，预测命

中点的解算是基于弹道近似直线的假设，在拦截

距离较近的拦截弹（如 ＴＨＡＡＤ拦截弹）上效果很
好，但无法应用于远距离拦截任务中，在进行远程

拦截时需要寻找新的方法。下面用一个简单的例

子说明。

ＴＨＡＡＤ拦截弹的最大拦截距离２００ｋｍ，弹道
近似直线，如图 ６所示。预测命中点与发射点间
连线 ＡＰ１与水平面的夹角 θ１和被动段初始弹道
倾角 θ０近似相等，因此，可通过求解 θ１求得粗算
的预测命中点所在的标准弹道来进行标准弹道的

迭代。设预测命中点的坐标为（ｘＰ，ｙＰ），拦截弹
发射点的坐标为（ｘＡ，ｙＡ），则所求标准弹道的代号
Ｎθ可表示为

Ｎθ ＝１００ａｒｃｔａｎ
ｙＰ －ｙＡ
ｘＰ －ｘ

( )
Ａ

（８）

ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹拦截距离为 ＴＨＡＡＤ
拦截弹的３倍左右，最大射程可达６００ｋｍ，若采用
文献［１６］的标准弹道计算策略，则会有较大
误差。

当拦截点坐标为（４００，１２０）ｋｍ时，如图 ７所
示，标准弹道被动段初始弹道倾角为

θ３ ＝ａｒｃｔａｎ（（ｙＰ２ －ｙＡ）／（ｘＰ２ －ｘＡ））＝１４．０３°

（９）
若拦截弹以此弹道倾角为指令，在射程１００ｋｍ

附近时，拦截弹弹道仍近似直线弹道。随着飞行

距离和飞行时间增长，由于飞行高度低拦截弹速

度损失严重，高度明显下降，拦截弹无法到达预定

拦截位置。

为解决这一问题，在拦截距离较远时选用高

抛弹道。利用高抛弹道后，就带来了新的问题，如

图６所示，ＡＰ２与地平面的夹角 θ３与弹道倾角 θ２
没有明显关联，无法通过现有的方法得到标准弹

道代号选取新的标准弹道。

在主动段结束后，拦截弹由于只受空气动力

和重力的影响，弹道近似于抛物线，若能通过求解

预测命中点 Ｐ２所在的抛物线，进而就能确定标准
弹道。

首先求解标准弹道对应的近似抛物线。抛物

线方程可表示为

图 ６　不同射程拦截对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒａｎｇｅｓ

图 ７　远距离拦截示例

Ｆｉｇ．７　Ａｎｅｘａｍｐｌｅｏｆｌｏｎｇｒａｎｇｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ

６６８
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ｙ＝ａｘ２＋ｂｘ＋ｃ （１０）
在标准弹道上选取 ３点，即可求得未知数 ａ、

ｂ、ｃ。求解出每条标准弹道对应的ａ、ｂ、ｃ值，可以得
到一组ａ、ｂ、ｃ数据。将参数 ａ、ｂ、ｃ表示为标准弹道
的代号Ｎθ的函数，则抛物线方程就可以表示为

ｙ＝ａ（Ｎθ）ｘ
２＋ｂ（Ｎθ）ｘ＋ｃ（Ｎθ） （１１）

如果能求得参数 ａ、ｂ、ｃ与 Ｎθ间的函数关系，
就可以通过将预测命中点 Ｐ的坐标（ｘＰ，ｙＰ）代入
式（１１）求得对应的 Ｎθ。

本文利用多项式拟合法通过最小二乘法原理

求解
［２３］
。设多项式方程为以下形式：

ｆ（ｘ）＝ｄ０＋ｄ１ｘ＋ｄ２ｘ
２＋… ＋ｄｎｘ

ｎ
（１２）

由最小二乘法的定义可知，当已知 ｋ个点数
据（ｘ，ｙ），需要确定各系数 ｄ使得各点的偏差 ｅ的
平方和最小：

∑
ｋ

ｉ＝１
ｅ２ｉ ＝∑

ｋ

ｉ＝１
（ｆ（ｘｉ）－ｙｉ）

２
（１３）

把 ｋ个点数据代入式（１２），可得
ｄ０＋ｄ１ｘ１＋ｄ２ｘ

２
１＋… ＋ｄｎｘ

ｎ
１ ＝ｙ１

ｄ０＋ｄ１ｘ２＋ｄ２ｘ
２
２＋… ＋ｄｎｘ

ｎ
２ ＝ｙ２



ｄ０＋ｄ１ｘｋ＋ｄ２ｘ
２
ｋ ＋… ＋ｄｎｘ

ｎ
ｋ ＝ｙ










ｋ

（１４）

将式（１４）各系数用矩阵表示，令
Ｄ ＝（ｄ０，ｄ１，…，ｄｋ）

Ｔ
（１５）

Ｙ＝（ｙ０，ｙ１，…，ｙｋ）
Ｔ

（１６）

Ａ＝

１ ｘ１ … ｘｎ１

１ ｘ２ … ｘｎ２
  

１ ｘｋ … ｘ













ｎ
ｋ

（１７）

则式（１４）可表示为 ＡＤ＝Ｙ，等式两端左乘 ＡＴ

可得

ＡＴＡＤ ＝ＡＴＹ （１８）
求解此线性方程组，可得解为 ｄ′０，ｄ′１，…，ｄ′ｎ，拟合
多项式为

ｆ（ｘ）＝ｄ′０＋ｄ′１ｘ＋ｄ′２ｘ
２＋… ＋ｄ′ｎｘ

ｎ
（１９）

若使用三阶多项式对 ａ、ｂ、ｃ进行拟合，则拟
合结果可表示为

ｆａ（Ｎθ）＝ｄ′１０＋ｄ′１１Ｎθ＋ｄ′１２Ｎ
２
θ＋ｄ′１３Ｎ

３
θ

ｆｂ（Ｎθ）＝ｄ′２０＋ｄ′２１Ｎθ＋ｄ′２２Ｎ
２
θ＋ｄ′２３Ｎ

３
θ

ｆｃ（Ｎθ）＝ｄ′３０＋ｄ′３１Ｎθ＋ｄ′３２Ｎ
２
θ＋ｄ′３３Ｎ

３
{

θ

（２０）

式（１１）就可以表示为
ｙ＝（ｄ′１０＋ｄ′１１Ｎθ＋ｄ′１２Ｎ

２
θ＋ｄ′１３Ｎ

３
θ）ｘ

２＋

　　（ｄ′２０＋ｄ′２１Ｎθ＋ｄ′２２Ｎ
２
θ＋ｄ′２３Ｎ

３
θ）ｘ＋

　　ｄ′３０＋ｄ′３１Ｎθ＋ｄ′３２Ｎ
２
θ＋ｄ′３３Ｎ

３
θ （２１）

将预测命中点坐标（ｘＰ，ｙＰ）代入式（２１），可
解出 Ｎθ，即确定了标准弹道。这样就解决了已知
预测命中点后求其所在的标准弹道的问题，再通

过迭代飞行时间法即可解出满足精度要求的预测

命中点。

由于有空气动力的影响，拦截弹的被动段弹

道并不是严格意义上的抛物线，用一条抛物线拟

合仅能满足部分区域拟合精度较高，可以根据需

求进行分段拟合。本文按拦截弹射程分为 ０～
２００ｋｍ、２００～４００ｋｍ、４００～６００ｋｍ三段进行拟
合，抛物线近似情况如图８所示，图中的标准弹道
为间隔２００号绘制，拟合抛物线与标准弹道拟合
情况很好。由于标准弹道是在地面坐标系中建立

的，由于地表为球面，随着射程的增长，ｙ坐标与
实际高度的偏差逐渐增大，为能更直观地了解高

度信息，在图８中还绘制了地球表面。
图９～图１１为 ａ、ｂ、ｃ三个系数不同射程下的

拟合情况。可知，拟合情况很好。

图 ８　抛物线近似标准弹道情况

Ｆｉｇ．８　Ｐａｒａｂｏｌｉｃａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｏｆｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

图 ９　系数 ａ、ｂ、ｃ拟合情况（射程：０～２００ｋｍ）

Ｆｉｇ．９　Ｆｉｔｔｉｎｇｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａ，ｂａｎｄｃ（Ｒａｎｇｅ：０－２００ｋｍ）

７６８
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图 １０　系数 ａ、ｂ、ｃ拟合情况（射程：２００～４００ｋｍ）

Ｆｉｇ．１０　Ｆｉｔｔｉｎｇｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａ，ｂａｎｄｃ

（Ｒａｎｇｅ：２００－４００ｋｍ）

图 １１　系数 ａ、ｂ、ｃ拟合情况（射程：４００～６００ｋｍ）

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｔｔｉｎｇｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａ，ｂａｎｄｃ

（Ｒａｎｇｅ：４００－６００ｋｍ）

２．５　迭代预测命中点法
２．３节中已经通过迭代飞行时间法完成了解

算预测命中点的问题，但该方法存在的明显问题

给使用者带来了难度：①需要使用者通过经验给
定标准弹道和剩余飞行时间的初值，算法对初值

较为敏感，使用者需要通过长期的经验积累才能

选取适当的初值；②需要在弹上装载大量弹道文
件，并不断进行迭代插值运算，给弹载计算机造成

了很大负担，程序运行时间较长。

拦截过程中，在已知目标预报弹道的情况下，

期望拦截位置是一个直观概念，如果根据期望的

拦截位置设定初始条件，可以极大降低算法使用

的难度。因此，设定期望的拦截位置为初始预测

命中点，之后再迭代预测命中点来确定最终的预

测命中点进行预测制导，这时就需要通过其他方

法得到飞行时间。下面通过继续挖掘标准弹道数

据，用解析方法计算剩余飞行时间，不仅可以使初

值设定更容易，还可以减少大量的迭代和插值运

算步骤，提高程序效率。

由２．４节可知，已知预测命中点（ｘＰ，ｙＰ）后，
可以求得该点所在的标准弹道 Ｎθ，问题就可以简
化为：已知（ｘＰ，ｙＰ）和 Ｎθ，求解对应的拦截弹飞行
时间 ｔｆ，再减去当前时刻求得剩余飞行时间 ｔｇｏ。
当拦截距离较远时，高抛弹道中拦截弹高度 ｙ随
时间先上升后下降，不是单调函数，而射程 ｘ随时
间单调增加，因此考虑使用多项式拟合法求解射

程 ｘ与飞行时间 ｔ的函数关系。在 ｘ方向上，拦
截弹在被动段只受空气阻力的作用，且在飞行高

度较高时速度损失很小，速度大小、高度及空气密

度变化小，ｘ方向上空气阻力变化较小，因此选用
二次多项式拟合 ｘｔ函数关系。
ｘ＝ａ２ｔ

２＋ｂ２ｔ＋ｃ２ （２２）
如果再拟合出 ａ２、ｂ２、ｃ２与 Ｎθ的函数关系，就

能通过 Ｎθ和 ｘ求解飞行时间 ｔｆ。再次利用多项
式拟合法，可拟合出 ａ２、ｂ２、ｃ２与 Ｎθ的函数关系：

ａ２（Ｎθ）＝ｄａ０＋ｄａ１Ｎθ＋ｄａ２Ｎ
２
θ＋… ＋ｄａｋＮ

ｋ
θ

ｂ２（Ｎθ）＝ｄｂ０＋ｄｂ１Ｎθ＋ｄｂ２Ｎ
２
θ＋… ＋ｄｂｍＮ

ｍ
θ

ｃ２（Ｎθ）＝ｄｃ０＋ｄｃ１Ｎθ＋ｄｃ２Ｎ
２
θ＋… ＋ｄｃｎＮ

ｎ
{

θ

（２３）
ｘｔ函数关系可以表示为

ｘ＝ａ２（Ｎθ）ｔ
２＋ｂ２（Ｎθ）ｔ＋ｃ２（Ｎθ） （２４）

解得

ｔｆ＝

－ｂ２（Ｎθ）± ｂ２（Ｎθ）
２－４ａ２（Ｎθ）（ｃ２（Ｎθ）－ｘＰ槡 ）

２ａ２（Ｎθ）

（２５）
在根的取舍上，因为是实际物理问题，一定有

且仅有唯一根满足条件。分析式（２４），由物理意
义可知，ａ２（Ｎθ）＜０。从数学关系考虑，随着 ｔ逐
渐增加，ｘ先上升后下降，因此有 ２个根满足数学
关系。但实际情况中，ｘ一定为单调上升的，因此
仅有较小的一个根为有物理意义的根。

ｔｆ＝

－ｂ２（Ｎθ）＋ ｂ２（Ｎθ）
２－４ａ２（Ｎθ）（ｃ２（Ｎθ）－ｘＰ槡 ）

２ａ２（Ｎθ）

（２６）
利用抛物线近似 ｘｔ情况如图１２所示。ｋ、ｍ、

ｎ分别取９、５、５，在 Ｎθ＝１６００、Ｎθ＝３０００两处进行
分段拟合，图１３为拟合情况，可知拟合情况很好。

８６８
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　第 ４期 张荣升，等：ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹预测制导方法

图 １２　抛物线近似 ｘｔ情况

Ｆｉｇ．１２　Ｐａｒａｂｏｌｉｃａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｏｆｘｔ

性能配置为：ＣＰＵ为 ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ７４７９０、主频
３．６０ＧＨｚ，运行内存 ４．００ＧＢ的 ６４位计算机，以
ＶＣ＋＋６．０软件平台，在相同的模型下运行拦截程
序。表２为迭代预测命中点法与迭代飞行时间法
运行时间对比。由于预测制导方法仅在拦截弹助

推段进行，选取拦截弹助推段程序运行时间进行

对比。

表２中每次仿真均取相同拦截位置利用２种

图 １３　系数 ａ２、ｂ２、ｃ２拟合情况

Ｆｉｇ．１３　Ｆｉｔｔｉｎｇｏｆｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔａ２，ｂ２ａｎｄｃ２

不同方法进行拦截仿真。迭代预测命中点法在保

证脱靶量的前提下，运行时间减少 ２０％左右，能
够有效提升程序运行效率，迭代预测命中点法优

于迭代飞行时间法。下文的拦截仿真使用迭代预

测命中点法进行。

表 ２　程序运行时间对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｐｒｏｇｒａｍｒｕｎｔｉｍｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ

仿真

次数

设定迭代飞行时间法

运行时间／ｓ

设定迭代飞行时间法

脱靶量／ｍ

设定预测命中点法

运行时间／ｓ

设定预测命中点法

脱靶量／ｍ

运行时间节省

比例／％

脱靶量减少

比例／％

１ ２８．７２ ９６．８９ ２３．２１ １６．２１ １９．１９ ８３．２７

２ ２９．１７ ２９３．８３ ２３．２９ ８３．８５ ２０．１６ ７１．４６

３ ２９．２２ ７９．１０ ２３．３９ ７９．１０ １９．９５ ０

４ ２９．１４ ２９６．３８ ２２．９０ １７４．６８ ２１．４１ ４１．０６

５ ２９．３２ ９９．８６ ２２．４５ ７９．４９ ２３．４３ ２０．４０

６ ２９．０３ １７８．７２ ２３．２６ １９９．８２ １９．８８ －１１．８１

７ ２８．８８ ２５１．９１ ２３．１２ ３１１．３６ １９．９４ －２３．６０

３　拦截仿真结果分析
在 ＶＣ＋＋６．０平台建立六自由度模型，使用

迭代预测命中点法进行拦截仿真，地面坐标系的

原点选在目标弹道弹下点。拦截弹一二级助推器

连续助推，选择迭代预测命中点法在助推段实时

计算更新预测命中点，预测命中点更新间隔取

１ｓ。当拦截弹与目标间距离达到最小时停止仿

真，此距离为脱靶量
［２４２５］

。

３．１　不同射程

拦截弹发射阵地布置在目标弹下点上，在目

标弹道上取距离拦截弹发射阵地不同水平距离的

点作为初始设定的预测命中点。拦截弹脱靶量随

射程增加有逐渐增大的趋势，在射程 ６００ｋｍ时达

到最大３８５．４５ｍ，脱靶量多数情况下小于 １００ｍ。

拦截弹终点位置与设定的预测命中点，平均偏差

３３３ｍ，最大偏差 １１６１ｍ，相对于射程而言偏差很

小，完成在预计拦截点附近进行拦截的要求。拦

截仿真结果如表３所示。

图１４为射程分别为６００ｋｍ和５０ｋｍ时的拦

截仿真结果，网格代表地球表面。图 １５为纵平

面内拦截仿真情况，虚线为目标弹道，实线为不

同射程下拦截弹弹道。图 １６为拦截弹速度变

化曲线，拦截弹末速度均大于 ２５００ｍ／ｓ，保持较

大动能。图 １７为拦截弹在不同位置拦截同一

目标时高度随时间变化的曲线，当射程较近

时，拦截弹为近似直线弹道，在拦截弹上升段

拦截目标，与 ＴＨＡＡＤ拦截弹类似，当拦截距离

较远时，为高抛弹道，利用拦截弹下降段拦截

目标。

９６８
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表 ３　不同射程拦截仿真结果

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒａｎｇｅｓ

设定的预测命中点

ｘ坐标／ｍ ｙ坐标／ｍ ｚ坐标／ｍ
射程／ｋｍ 脱靶量／ｍ

终点

ｘ坐标／ｍ ｙ坐标／ｍ ｚ坐标／ｍ

拦截点

偏移／ｍ

末速度／

（ｍ·ｓ－１）

－３４８６２ ４８２０２ －３５９５６ ５０．０９ １５．７９ －３４８７０ ４８１８８ －３５９６５ １９ ４６８６．３１

－６９７７０ ４７６９２ －７１９６１ １００．０２ １９．０６ －６９６２６ ４７６７７ －７１８１２ ２０８ ４０６６．０２

－１１０２７４ ４６６０８ －１１３７３６ １５８．４２ ２８．２４ －１１０２７４ ４６６３６ －１１３７３６ ２９ ３１６４．３７

－１３８４１７ ４５５４２ －１４２７６３ １９８．５４ ３６．８５ －１３８２００ ４５５１４ －１４２５４０ ３１２ ２７８１．９０

－１７３０９１ ４３８７８ －１７８５２６ ２４８．３１ ８１．１３ －１７２８４６ ４３８１０ －１７８２７３ ３５９ ２５８７．５９

－２１８９５６ ４１０８０ －２２５８３１ ３１４．３８ ２３．６３ －２１８８３８ ４１１１２ －２２５７０９ １７３ ２５６６．１０

－２４３３４６ ３９３１６ －２５０９８７ ３４９．５９ ６３．２７ －２４３３５０ ３９３７９ －２５０９９１ ６３ ２５９８．２１

－２７７２６８ ３６５４２ －２８５９７３ ３９８．３３ ８６．２８ －２７７２７５ ３６６２８ －２８５９８１ ８６ ２６６０．５４

－３２００１４ ３２５１６ －３３００６２ ４６０．４５ １９４．６０ －３２０５１４ ３２２７０ －３３０５７７ ７５９ ２７４０．８７

－３４９０６７ ２９４４１ －３６００２７ ５０２．０５ １９９．８２ －３４９４７３ ２９５９６ －３６０４４６ ６０４ ２７９６．７６

－３８６４８３ ２５０７７ －３９８６１８ ５５４．９９ １．５７ －３８６３２５ ２５０９５ －３９８４５５ ２２８ ２８３８．０７

－４３２３９５ １９１０１ －４４５９７１ ６２０．１２ ３８５．４５ －４３１６６１ １９５８８ －４４５２１４ １１６１ ２８３４．６０

图 １４　三维拦截仿真图例（射程：５０ｋｍ及 ６００ｋｍ）

Ｆｉｇ．１４　Ｅｘａｍｐｌｅｓｏｆ３Ｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

（Ｒａｎｇｅ：５０ｋｍａｎｄ６００ｋｍ）

图 １５　纵平面内拦截情况

Ｆｉｇ．１５　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅ

图 １６　拦截弹速度

Ｆｉｇ．１６　Ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ

图 １７　拦截弹高度

Ｆｉｇ．１７　Ａｌｔｉｔｕｄｅｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ

３．２　不同航路捷径

航路捷径指导弹发射点至空中目标的航向在

水平面上投影的垂直距离，是拦截弹拦截能力的

一个重要指标。航路捷径对脱靶量的影响对验证

制导方法的可行性有着重要意义。

使用与上文相同的地面坐标系，即坐标原点

依然为弹下点，设定４个不同的初始预测命中点，

改变航路捷径进行仿真分析，点坐标如表４所示，

结果如表５所示。脱靶量平均值为 １４５．３７ｍ，存

在航路捷径时，预测制导方法依然有效。

图１８为拦截仿真的弹下点轨迹，虚线为目标

弹下点，实线为拦截弹弹下点。图中：由上至下分

表 ４　设定的预测命中点坐标

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｘｐｅｃｔｅｄｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅ

序号 ｘ／ｍ ｙ／ｍ ｚ／ｍ

１ －３４８６２ ４８２０２ －３５９５６

２ －６９７７０ ４７６９２ －７１９６１

３ －１３８４１７ ４５５４２ －１４２７６３

４ －２７７２６８ ３６５４２ －２８５９７３
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表 ５　存在航路捷径时的脱靶量

Ｔａｂｌｅ５　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｗｉｔｈｃｏｕｒｓｅｓｈｏｒｔｃｕｔ

航路捷径／ｋｍ
脱靶量／ｍ

点１ 点２ 点３ 点４

０ ３．６４ １９．０６ ３６．８５ ８６．２８

５０ ６．０５ ４．８５ ３３．７６ １１８．１０

１００ ３６．１２ ８２．９４ ２４．９５ １３４．３９

１５０ １７８．３１ ７５．３７ ３３．２０ ２５８．８１

２００ ８７．１８ １２４．９２ ７１．０７ ４４９．５０

２５０ ５５．８６ ４２．３３ １２７．５９ ４１５．５５

３００ ３７．５６ ５２．７４ １５３．１３ ３２６．５５

３５０ ９５．３３ １０４．９６ ２１７．８５ １３５．１７

４００ １８０．９０ １９１．４１ ３５３．２０ １２８．６８

４５０ ２６０．１７ ２３０．１１ ２２５．７０

５００ ２６０．７８ １６８．２１ １０９．１１

５５０ １２５．８２ １０３．７０ １６７．８２

６００ ３１９．１８ ３７７．５７

图 １８　拦截弹与目标的弹下点

Ｆｉｇ．１８　Ｐｒｏｊｅｃｔｉｖｅｐｏｉｎｔｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒａｎｄｔａｒｇｅｔ

别对应表４中 ４个设定的预测命中点，为保证图

片清晰，绘图时仅取部分航路捷径情况的结果

（选取的航路捷径见图中标尺）。

３．３　气动不确定性对仿真结果的影响

拦截弹的气动系数一般可以通过气动拟合公

式、ＤＡＴＣＯＭ软件等简单得到，但用这些方法得

到的气动系数必然会与真实情况存在一定偏差，

分析预测制导方法因气动系数不准确而产生的脱

靶量偏差十分必要。在气动系数中加入噪声进行

１００次仿真，噪声均值为气动系数大小的 ５％，仿

真结果如表６和图１９所示。

加入噪声后的平均脱靶量相比无噪声时的脱

靶量增加不多，１００次打靶仿真中的脱靶量最大

值相比无噪声时有一定增加。随着射程增加，飞

行时间逐渐增加，由于拦截弹的特殊结构，助推段

时间固定，若飞行时间增长，则无控飞行的时间增

长，气动系数的变化产生的效应会产生累积，造成

脱靶量的波动增大，与仿真结果中脱靶量标准差

随着射程增加而增加相符。

图２０为使用迭代预测命中点法进行预测制

导的程序运行流程。

表 ６　不确定性仿真结果

Ｔａｂｌｅ６　Ｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

射程／ｋｍ

无噪声

脱靶

量／ｍ

有噪声

平均脱

靶量／ｍ

有噪声

脱靶量

标准差／ｍ

平均飞行

时间／ｓ

有噪声

脱靶量

最大值／ｍ

１５８．４２ ２８．２４ ２７．９４ ２．０８ ６９．７３ ３２．６６

３４９．５９ ６３．２７ ８３．２１ １１．２５ １４７．６５ １１８．１０

５５４．９９ １．５７ １８．０４ １３．０２ ２１０．５１ ６０．８６

６２０．１２ ３８５．４５ ３８４．８９ ２３．３１ ２２８．３９ ４３５．４２

图 １９　不确定性仿真的脱靶量

Ｆｉｇ．１９　Ｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｏｆｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
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图 ２０　预测制导程序流程

Ｆｉｇ．２０　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｐｒｏｇｒａｍ

４　结　论

本文针对 ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹提出了基于
标准弹道的预测制导方法，并通过仿真分析验证

预测制导方法的能力，主要取得以下成果：

１）根据网络公开数据，基于反导拦截的各阶
段工作原理，对 ＴＨＡＡＤ增程型拦截弹进行建模，
并编写了六自由度拦截仿真程序。

２）规划了高抛弹道扩充标准弹道族，完成大
射程拦截任务，使用抛物线分段近似标准弹道，利

用多项式拟合法计算抛物线参数，求得抛物线系

数关于标准弹道号的拟合关系，解决了寻找标准

弹道的问题。

３）对标准弹道数据进行了进一步挖掘，求解
出飞行时间的解析式，减少了迭代插值运算的次

数，并且在制导过程中不再使用标准弹道文件，增

加了对标准弹道的线下利用率，减少线上计算量，

有效提升了算法效率。

４）以处于滑翔段的高超声速飞行器为目标，

改变射程、改变航路捷径、加入气动系数不确定性

进行多次拦截仿真，验证了拦截弹拦截能力及预

测制导方法的有效性。
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ｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｏｎｔｒｏｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇＰｒａｃｔｉｃｅ，

１９９８，６（８）：９５７９６７．

［１５］ＺＨＡＮＧＪ，ＹＯＵＬＱ，ＣＨＥＮＷ Ｃ．Ｂｏｏｓｔｐｈａｓｅｇｕｉｄａｎｃｅｗｉｔｈ

ｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｆｏｒｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｏｆｂａｌｌｉｓｔｉｃｍｉｓｓｉｌｅ［Ｃ］∥Ｉｎｔｅｒ

ｎａｔｉｏｎａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＣｏｎｔｒｏｌ，ＡｕｔｏｍａｔｉｏｎａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ

Ｓｃｉｅｎｃｅｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１５：４２６４３１．

［１６］陈万春．一种基于多项式拟合法的拦截弹预测制导方法：

ＣＮ１０７７６６９６７Ａ［Ｐ］．２０１８０３０６．

ＣＨＥＮＷ Ｃ．Ａｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｌａｗｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｂａｓｅｄｏｎ

ｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇｍｅｔｈｏｄ：ＣＮ１０７７６６９６７Ａ［Ｐ］．２０１８０３０６

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］尤刘球．动能拦截弹目标信息估计与预测制导方法研究

［Ｄ］．北京：北京航空航天大学，２０１７：１２．

ＹＯＵＬＱ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔａｒｇｅｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｎｄｐｒｅｄｉｃ

ｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１７：１２（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］韩英宏，雷延花，梁卓，等．带侧窗动能杀伤器直接力姿态

控制［Ｊ］．航天控制，２０１５，３３（４）：５１５５．

ＨＡＮＹＨ，ＬＥＩＹＨ，ＬＩＡＮＧＺ，ｅｔａｌ．Ｄｉｒｅｃｔｆｏｒｃｅａｔｔｉｔｕｄｅｃｏｎ

ｔｒｏｌｏｆｋｉｎｅｔｉｃｋｉｌｌｖｅｈｉｃｌｅｗｉｔｈｓｉｄｅｗｉｎｄｏｗ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＣｏｎ

ｔｒｏｌ，２０１５，３３（４）：５１５５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］谢经纬，陈万春．大气层外拦截弹建模与攻防效能分析

［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（９）：１８２６１８３８．

ＸＩＥＪＷ，ＣＨＥＮＷ Ｃ．Ｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ

ａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄｄｅｆｅｎｓｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，

４４（９）：１８２６１８３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］盛永智，陈万春，孟璇．反导预测拦截及防御问题研究［Ｃ］∥

２００５中国飞行力学学术年会，２００５：１１０１１５．

ＳＨＥＮＧＹＺ，ＣＨＥＮＷＣ，ＭＥＮＧＸ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｉｎ

ｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎａｎｄｄｅｆｅｎｓｅｏｆａｎｔｉｍｉｓｓｉｌｅ［Ｃ］∥２００５Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆ

ＣｈｉｎａＡｎｎｕａｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＦｌｉｇｈｔＭｅｃｈａｎｉｃｓ，２００５：１１０１１５

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］李静琳，陈万春，闵昌万．高超末段机动突防／精确打击弹

道建模与优化［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（３）：

５５５５６７．

ＬＩＪＬ，ＣＨＥＮＷ Ｃ，ＭＩＮＣＷ．Ｔｅｒｍｉｎａｌｈｙｐｅｒｓｏｎｉｃｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

ｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｏｒｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｐｅｎｅｔｒａｔｉｏｎａｎｄｐｒｅ

ｃｉｓｉｏｎｓｔｒｉｋｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ

ａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（３）：５５５５６７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２２］周慧钟，李忠应，王瑾枚．有翼导弹飞行动力学［Ｍ］．北京：

北京航空航天大学出版社，１９８３：４６４７．

ＺＨＯＵＨＺ，ＬＩＺＹ，ＷＡＮＧＪＭ．Ｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓｏｆｗｉｎｇｅｄ

ｍｉｓｓｉｌｅｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，１９８３：４６４７

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］陈桂秀．用程序求解最小二乘拟合多项式的系数［Ｊ］．青海

师范大学学报（自然科学版），２０１０，２６（３）：１４１７．

ＣＨＥＮＧＸ．Ｓｏｌｖｅｔｈｅｌｅａｓｔｓｑｕａｒｅｃｕｒｖｅｆｉｔｔｉｎｇｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｃｏｅｆ

ｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈｐｒｏｇｒａｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＱｉｎｇｈａｉＮｏｒｍａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），２０１０，２６（３）：１４１７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］刘瑶，张占月，黄梓辰，等．基于拦截纵深的中段反导武器

部署研究［Ｊ］．指挥与控制学报，２０１７，３（２）：１１９１２６．

ＬＩＵＹ，ＺＨＡＮＧＺＹ，ＨＵＡＮＧＺＣ，ｅｔａｌ．Ｄｅｐｌｏｙｍｅｎｔｏｆｍｉｄ

ｃｏｕｒｓｅａｎｔｉｍｉｓｓｉｌｅｗｅａｐｏｎｂａｓｅｄｏｎｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｎｇｄｅｐｔｈ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｍａｎｄａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１７，３（２）：１１９１２６（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．

［２５］刘芳，陈万春．ＰＡＣ３拦截弹六自由度反导建模与拦截仿真

分析［Ｊ］．飞行力学，２０１２，３０（５）：４４０４４３．

ＬＩＵＦ，ＣＨＥＮＷＣ．ＰＡＣ３ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ６ＤＯＦａｎｔｉｍｉｓｓｉｌｅｍｏｄｅｌ

ｉｎｇａｎｄｉｎｔｅｒｃｅｐｔｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，

２０１２，３０（５）：４４０４４３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

　作者简介：

　张荣升　男，硕士研究生。主要研究方向：拦截弹预测制导。

陈万春　男，博士，教授，博士生导师。主要研究方向：导弹总

体设计与仿真、导弹飞行动力学、制导与控制。
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ＰｒｅｄｉｃｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｍｅｔｈｏｄｏｆＴＨＡＡＤＥＲｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ
ＺＨＡＮＧＲｏｎｇｓｈｅｎｇ，ＣＨＥＮＷａｎｃｈｕｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｂａｓｅｄｏｎｐｕｂｌｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ，ｔｈｅｍｏｄｅｌｏｆＴＨＡＡＤＥＲｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ａｉｍｅｄａｔ
ｌｏｎｇｅｒｒａｎｇｅ，ｔｈｅｈｉｇｈｔｈｒｏｗｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗａｓｐｌａｎｎｅｄ，ａｎｄａｂｕｎｃｈｏｆｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓｗｅｒｅｐｒｏｄｕｃｅｄ．Ｐｒｅ
ｄｉｃｔｅｄｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｉｔｅｒａｔｅｄｍｅｔｈｏｄｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ，ｗｈｉｃｈｃｏｎｔａｉｎｓｓｏｌｖｉｎｇｔｉｍｅｔｏｇｏｗｉｔｈａｎａｌｙｔｉｃｓｏｌｕｔｉｏｎ，ｓｅｅ
ｋｉｎｇｏｕｔｔｈｅｅｘｐｅｃｔｅｄｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｗｉｔｈｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｆｉｔｔｉｎｇ，ａｎｄａｓｃｅｒｔａｉｎｉｎｇｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔ，
ａｎｄｆｉｎａｌｌｙｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅｃｏｍｐｌｅｔｅｓ．Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｉｓｔａｋｅｎｂｅｔｗｅｅｎｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｉｔｅｒａｔｅｄｍｅｔｈｏｄ
ａｎｄｆｌｉｇｈｔｔｉｍｅｉｔｅｒａｔｅｄｍｅｔｈｏｄ，ａｎｄｉｔｉｓｅａｓｙｔｏｃｈｏｏｓｅｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅｗｉｔｈｐｒｅｄｉｃｔｅｄｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔｉｔｅｒａｔｅｄｍｅｔｈ
ｏｄ，ａｎｄｔｈｅｐｒｏｇｒａｍｒｕｎｔｉｍｅｄｅｃｒｅａｓｅｓｂｙ２０％；ｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｆｉｌｅｓａｒｅｎｏｔｎｅｃｅｓｓａｒｙｄｕｒｉｎｇｇｕｉｄａｎｃｅ
ｐｒｏｃｅｓｓ，ｗｈｉｃｈｃａｎｓａｖｅｓｔｏｒａｇｅｓｐａｃｅｏｆｔｈｅｃｏｍｐｕｔｅｒｏｎｔｈｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ．Ｌａｒｇｅａｍｏｕｎｔｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｗｅｒｅ
ｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒａｎｇｅａｎｄｃｏｕｒｓｅｓｈｏｒｔｃｕｔ，ａｎｄｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｒａｎｇｅｏｆＴＨＡＡＤ
ＥＲｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒｃａｎｒｅａｃｈ６００ｋｍ，ａｎｄｔｈｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎｔａｓｋｃａｎｂｅｃｏｍｐｌｅｔｅｄｗｉｔｈａｖｅｒａｇｅｍｉｓｓｄｉｓｔａｎｃｅｌｅｓｓ
ｔｈａｎ２００ｍｗｈｅｎｃｏｕｒｓｅｓｈｏｒｔｃｕｔｒｅｍａｉｎｓ．Ｉｔｈａｓａｇｏｏｄｒｅｓｐｏｎｓｅｔｏａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｕｎｃｅｒｔａｉｎｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＴＨＡＡＤＥＲｉｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ；ｐｒｅｄｉｃｔｉｖｅｇｕｉｄａｎｃｅ；ａｂｕｎｃｈｏｆｓｔａｎｄａｒｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｉｅｓ；ｐｒｅｄｉｃｔｅｄ
ｉｍｐａｃｔｐｏｉｎｔ；ｔｉｍｅｔｏｇｏ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０１８１０２９；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０１９０１１１；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０１９０２２１１５：１９
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０１９０２２１．０８５５．００１．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｃｈｕｎ＿ｃｈｅｎ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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胚胎电子细胞剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合
编码自检方法

王博，孟亚峰

（陆军工程大学石家庄校区 电子与光学工程系，石家庄 ０５０００３）

　　摘　　　要：为了更好地实现胚胎电路的自检需求，针对地址产生模块和输入输出模块，
基于基本逻辑和算术运算中操作数和结果数之间的剩余码和 ｂｅｒｇｅｒ码关系，对胚胎电子细胞
输入输出等价运算的构建进行了讨论分析。通过剩余码检测单个故障，ｂｅｒｇｅｒ码检测多位单
向故障，设计了一种剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码的胚胎电子细胞自检方法。给出了所提方法的
流程和实现方法，分析了基于所提方法设计的胚胎电子细胞的故障检测率、自检模块自检率和

硬件资源消耗。以时序逻辑电路为目标电路进行了仿真实验，验证了所提方法对胚胎电子细

胞各模块的检测能力和对检测模块的自检能力。

关　键　词：胚胎电子；剩余码；自检测；在线故障检测；自修复
中图分类号：ＴＰ３０２．８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）０４０８７５１０

　　随着工艺技术的进步，电子系统可靠性问题
受到越来越多的关注。胚胎电路是一种模仿多细

胞生物生长和发育机理的数字集成电路，该电路

由结构相同的电路模块单元（胚胎电子细胞）相

互连接构成胚胎阵列，当一个或多个细胞发生故

障时，电路对胚胎电子细胞进行检测，进而控制冗

余细胞替代故障细胞完成相应功能，实现故障自

修复
［１］
。由于胚胎电路自组织、自诊断和自修复

的优良性能，其在无人机、航天设备、深潜设备和

军用机器人等领域具有良好的应用前景
［２］
。近

年来，胚胎电路的研究主要围绕可靠性分析与优

化设计
［３］
和新型阵列结构设计

［４５］
等问题展开，

也取得了一定的成果。

细胞自检是自修复的基础
［６］
。目前，胚胎电

路故障检测方面的研究相对较少，胚胎电子细胞

的检测方法主要有细胞间检测和细胞内检测

２种。细胞间检测以双模冗余检测方法为主［７］
，

该方法故障覆盖率较高，但硬件资源消耗大，布局

布线较为复杂，对于胚胎电路阵列结构有一定要

求。细胞内检测主要包括针对细胞功能模块的双

模冗余检测
［８９］
、针对细胞存储模块的故障检

测
［１０１１］

、针对细胞间连线的冗余检测和细胞间双

模冗余检测
［１２］
，这些检测方法仅针对细胞局部进

行检测，检测能力受细胞结构影响，故障覆盖率有

限，而且检测单元无法有效自检。

编码自检方法不需外加激励，可实现包括检

测单元在内的整个系统的故障检测，具有较好的

检测性能。本文将剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码自
检设计思路应用于胚胎电子细胞故障检测，基于

基本逻辑和算术运算中操作数和结果数之间的剩

余码和 ｂｅｒｇｅｒ码关系，建立了胚胎电子细胞输入
输出信号之间的数学模型，通过剩余码检测单个

故障，ｂｅｒｇｅｒ码检测多位单向故障，对胚胎电子细
胞的输入进行处理得到校验信息。通过设置检测

qwqw
新建图章
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基因，实现对胚胎电子细胞的输出进行处理得到

校验位，比较二者从而完成对胚胎电子细胞的编

码自检。

１　联合编码自检方法

根据统计可知，电路中的故障一般以单个故

障为主，其中固定型故障在故障总数中占 ９０％以
上

［１３］
。而在航空航天领域引起影响数字电路的

故障约有７１％源于空间辐射，翻转型故障大约占
全部辐射导致的故障的 ９０％［１４］

。因此，固定型

故障和翻转型故障是最为重要的 ２种故障类型。
胚胎电子细胞由输入输出模块、功能模块、基因存

储模块、地址产生模块和自检模块组成。由于胚

胎电子细胞内部各模块的连接，一个模块内的单

个故障可能会通过模块之间的连接传播扩散。胚

胎电子细胞结构如图１所示。

图 １　胚胎电子细胞结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌ

胚胎电子细胞的输出端按照其所在位置不

同，可分为地址产生模块输出端和输入输出模块

输出端２部分。细胞内无法在细胞输出表现的故
障不会影响整个胚胎电路所实现的目标电路的正

常工作，因此，针对这２个模块输出进行检测。胚
胎电子细胞地址产生模块一般不会发生翻转型故

障，适合使用剩余码自检方法。输入输出模块可

能出现多位单向故障，适合使用 ｂｅｒｇｅｒ码自检方
法。通过将剩余码自检方法和 ｂｅｒｇｅｒ码自检方法
二者联合使用，对胚胎电子细胞的输入进行处理

得到校验信息，对胚胎电子细胞的输出进行处理

得到校验位，比较二者从而完成对胚胎电子细胞

的编码自检。

剩余码和 ｂｅｒｇｅｒ码是较为常见的编码检测方
法

［１５］
。剩余码通过对信息位进行取模运算得到

校验位，ｂｅｒｇｅｒ码通过统计码字中“０”或“１”的数
目得到校验位，编码得到的校验位与校验信息进

行对比就可以实现故障编码检测。剩余码和 ｂｅｒ
ｇｅｒ码都具有经过运算不改变校验特性的优点，剩
余码检测电路规模较小且无需访问进位链，但检

测能力较为有限，只能检测单个故障；ｂｅｒｇｅｒ码可
以检测单个故障和多位单向故障，但检测电路规

模较大且使用时需要访问进位链，电路设计相对

复杂。

１．１　剩余码自检方法

剩余码
［１６］
的加法运算规则为：若干代码之和

的模等于每个代码的模之和的模，

(
即

∑
ｉ
ａ)ｉ ｍｏｄ（ｍ） [＝ ∑

ｉ
（ａｉ）ｍｏｄ（ｍ ]） ｍｏｄ（ｍ）

（１）
式中：ａｉ为码字；ｍ为模。

剩余码的乘法运算规则为：若干代码之积的

模等于每个代码的模之积的模，

(
即

∏
ｉ
ａ)ｉ ｍｏｄ（ｍ） [＝ ∏

ｉ
（ａｉ）ｍｏｄ（ｍ ]） ｍｏｄ（ｍ）

（２）
当剩余码自检方法的模为奇数时，可以实现

对代码中单个错误检测
［１７］
。为了便于检测电路

的设计，采用最低成本剩余码自检方法，即模 ｍ
为２ｄ－１，再将对应的反码保存在基因存储模块，
自检时与细胞实际地址输出取余的结果通过双尾

校验器（ＴｗｏＲａｉｌＣｈｅｃｋｅｒ，ＴＲＣ）进行比较。
地址产生模块由 ２个进 １加法器组成，只会

发生固定型故障，适于剩余码自检方法。以

１６×１６阵列中的（０，１４）细胞为例，对地址产生模
块输出的剩余码自检进行说明。假设细胞输出坐

标为（１，１５），模为３，则对代码分组检测时每组中
码元的位数 ｄ＝２，输出坐标的二进制形式为
０００１１１１１。将输出坐标的二进制形式从低到高每
ｄ位分为一组进行相加，不足位添 ０补齐，然后取
模。当存在进位时，将进位消去并在最低位加

１，即
００＋０１＋１１＋１１＝０１＋１１＋１１＝０１＋１１＝０１

基因存储模块中存储 ０１的反码 １０，在 ＴＲＣ
电路检测时对二者进行比较。

１．２　ｂｅｒｇｅｒ码自检方法
对于基本逻辑和算术运算中的 ｎ位二进制操

作数：

Ｘ＝（ｘｎ，ｘｎ－１，…，ｘ１）
Ｙ＝（ｙｎ，ｙｎ－１，…，ｙ１）
其运算结果 Ｓ＝（ｓｎ，ｓｎ－１，…，ｓ１）的 ｂｅｒｇｅｒ码校验
信息 Ｂ（Ｓ）与操作数的 ｂｅｒｇｅｒ码校验信息Ｂ（Ｘ）和
Ｂ（Ｙ）满足特定关系［１８］

，基本逻辑和算术运算中

６７８
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操作数与结果数之间 ｂｅｒｇｅｒ码的关系如表１
所示。

表 １　基本逻辑和算术运算中操作数与结果数

之间 ｂｅｒｇｅｒ码的关系

Ｔａｂｌｅ１　Ｂｅｒｇｅｒｃｏｄｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓｂｅｔｗｅｅｎｏｐｅｒａｎｄｓａｎｄ

ｒｅｓｕｌｔｓｏｆｂａｓｉｃｌｏｇｉｃａｎｄａｒｉｔｈｍｅｔｉｃｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ

运算类别 ｂｅｒｇｅｒ码关系式

与 Ｂ（Ｓ）＝Ｂ（Ｘ）＋Ｂ（Ｙ）－Ｂ（Ｘ｜Ｙ）

或 Ｂ（Ｓ）＝Ｂ（Ｘ）＋Ｂ（Ｙ）－Ｂ（Ｘ＆Ｙ）

异或 Ｂ（Ｓ）＝Ｂ（Ｘ）＋Ｂ（Ｙ）－２Ｂ（Ｘ＆Ｙ）

加 Ｂ（Ｓ）＝Ｂ（Ｘ）＋Ｂ（Ｙ）－Ｂ（Ｃ）－Ｂ（ｃｏｕｔ）

减 Ｂ（Ｓ）＝Ｂ（Ｘ）－Ｂ（Ｙ）－Ｂ（Ｃ）－Ｂ（ｃｏｕｔ）＋ｎ＋１

乘 Ｂ（Ｓ）＝Ｂ（Ｘ）×Ｂ（Ｙ）－Ｂ（Ｃ）

　　表１中：Ｃ＝（ｃｎ，ｃｎ－１，…，ｃ１）为运算过程中进
位组成的序列，ｃｏｕｔ为输出的进位即 Ｃ的最高位
ｃｎ。对于胚胎电子细胞，其输出就相当于结果数，
输入相当于一个操作数，只要利用配置信息构建

另一个操作数，构建输入输出关系的等价电路就

可以实现 ｂｅｒｇｅｒ码自检。
输入输出模块的输出端与其他方向的３个输

入及功能输出相连，如果把与同一输入相连的输

出分入一组，则一共可以分为 ｗ组，每组有 ４个
输出，ｗ其实就是输入输出模块的宽度。当输出
端连接其他方向输入时，输出端起转接输出作用，

当输出端连接功能输出时，输出端起功能输出作

用。由于转接输出和功能输出的连接关系不同，

其等价运算也不相同，因此对二者分别讨论分析。

先对转接输出进行分析。对于一个输入端，

其可能通过转接连接的输出端为０～３个。因此，
可以把一组的转接输出进行等价运算转换，将其

视为４个输入分别与一个４位连接序列相乘再求
和的结果，具体转换流程如下。

由表１中乘法的 ｂｅｒｇｅｒ码关系式可知
Ｂ（Ｓ）＝Ｂ（Ｘ）×Ｂ（Ｙ）－Ｂ（Ｃ） （３）

对于一个输入 ｉ，Ｘ＝０００ｉ，连接序列 Ｙ＝
ｙ４ｙ３ｙ２ｙ１（ｙｎ＝０，１），易知 Ｂ（Ｘ）＝ｉ，Ｂ（Ｃ）＝０，
则有

Ｂ（Ｓｉ）＝ｉ×Ｂ（Ｙ） （４）
式中：Ｓｉ为输入 ｉ和连接序列 Ｙ对应的结果数，每
组４个输入对应的结果数之和就是该组对应的输
出。如果胚胎电子细胞中 Ｗ１ｉｎ、Ｎ１ｉｎ、Ｅ１ｉｎ和
Ｓ１ｉｎ输入的值为 ０１０１，Ｗ１ｉｎ与输出 Ｎ１ｏｕｔ和
Ｅ１ｏｕｔ相连，Ｎ１ｉｎ与输出 Ｓ１ｏｕｔ相连，Ｅ１ｉｎ与输出
Ｗ１ｏｕｔ相连，Ｓ１ｉｎ没有连接输出端，则 Ｗ１ｏｕｔ、
Ｎ１ｏｕｔ、Ｅ１ｏｕｔ和 Ｓ１ｏｕｔ输出的值为 ０００１。把转接
等价为算术运算，则 Ｗ１ｉｎ与连接序列 ０１１０相
乘，Ｎ１ｉｎ与连接序列０００１相乘，Ｅ１ｉｎ与连接序列

１０００相乘，Ｓ１ｉｎ与连接序列 ００００相乘，之后再相
加的结果仍为０００１。利用式（３）乘法的 ｂｅｒｇｅｒ码
关系式可以求出转接输出的 ｂｅｒｇｅｒ码校验信息为
Ｂ＝２Ｂ（Ｗ１ｉｎ）＋Ｂ（Ｎ１ｉｎ）＋Ｂ（Ｅ１ｉｎ）＋０ （５）

功能信号与输入输出模块的 ０～４ｗ个输出
相连，因此，也可以参照转接输出部分的方法，将

其等价为与一个 ４ｗ连接序列的乘法运算，得到
各组的 ｂｅｒｇｅｒ码校验信息。仍然以输出 Ｗ１ｏｕｔ、
Ｎ１ｏｕｔ、Ｅ１ｏｕｔ和 Ｓ１ｏｕｔ为例，当 Ｎ１ｏｕｔ和 Ｓ１ｏｕｔ转
接的输入为 ０且 Ｗ１ｏｕｔ和 Ｅ１ｏｕｔ连接功能信号
时，如果此时功能信号 Ｆ的取值为 １，则输出
Ｗ１ｏｕｔ、Ｎ１ｏｕｔ、Ｅ１ｏｕｔ和 Ｓ１ｏｕｔ为１０１０，其 ｂｅｒｇｅｒ码
校验信息为 １０。因为对于功能信号的连接序列
为 １０１０，利用功能信号进行等价运算，易知
Ｂ（Ｘ）＝１，Ｂ（Ｙ）＝１０，Ｂ（Ｃ）＝０，则由式（３）可知
Ｂ（Ｓ）＝１０，结果数 ｂｅｒｇｅｒ码校验位与输出 ｂｅｒｇｅｒ
码校验信息相同，说明功能信号正常。

２　自检电路设计

胚胎电子细胞的输出是其输入的函数，当胚

胎电子细胞的配置信息确定后，每个输入对应唯

一的一个输出（时序电路当前状态输入和上一状

态的输入视为一个输入）。因此，可以基于剩余

码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码建立胚胎电子细胞输入输
出关系的数学模型，将胚胎电子细胞其他模块转

化为等价运算电路，通过比较经过等价运算电路

输出的校验信息与胚胎电子细胞输出的校验信息

的一致性完成对于胚胎电子细胞的检测。剩余

码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码自检电路结构如图 ２所示。
图中：校验信息的比较由 ＴＲＣ组成的级联电路完
成，ＴＲＣ级联电路具有全自检功能，不存在逻辑
屏蔽，只靠自身输入即可自检，其输出的故障指示

图 ２　剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码自检电路结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｒｅｓｉｄｕｅｃｏｄｅｓａｎｄｂｅｒｇｅｒｃｏｄｅｓ

ｃｏｍｂｉｎｅｄｃｏｄｉｎｇｓｅｌｆｃｈｅｃｋｃｉｒｃｕｉｔｓ
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信息为“００”或“１１”时，说明系统存在故障；故障
指示信息为“０１”或“１０”时，系统正常工作。

胚胎电子细胞的输出端可以分为地址产生模

块输出端和输入输出模块输出端。其中，输入输

出模块输出端按照输出信号的来源划分，又可以

分为输入信号转接输出端和功能信号输出端２部
分。不同的输出端与输入的关系不同，因此，对

３种输出端分别建立数学模型，进行等价运算电
路转换。

２．１　地址产生模块输出端剩余码编码自检
地址产生模块包括行地址和列地址 ２部分，

实际上是由２个进１加法器组成的。当胚胎电子
细胞内出现单个故障时，地址产生模块的输出端

不会出现多个故障，即只有一位地址信息输出错

误，因此，可以直接对地址产生模块的输出进行剩

余码编码自检。地址产生模块编码自检电路如

图３所示。图中：基因存储模块中存储的校验信
息的长度与模 ｍ相关，对于最低成本剩余码自检
方法，由于模为２ｄ－１，校验信息长度为 ｄ，地址产
生模块编码输出“００”或“１１”时会导致后续 ＴＲＣ
级联电路输出的故障指示信息变为“００”或“１１”，
从而指示胚胎电子细胞中存在故障。

图 ３　地址产生模块编码自检电路结构

Ｆｉｇ．３　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆａｄｄｒｅｓｓｇｅｎｅｒａｔｏｒｍｏｄｕｌｅｃｏｄｉｎｇ

ｓｅｌｆｃｈｅｃｋｃｉｒｃｕｉｔ

剩余码自检方法采用最低成本剩余码自检

方法，在对码字取余的过程中，需要对码字从最低

位开始分段，把每段表示的数相加，同时相加中产

生的进位需要舍去，并且余数要增加 １。为简化
检测电路设计，便于实现自检，剩余码校验器通过

多位全加器级联实现。由于检测码字不存在初始

进位，全加器的初始进位需要置 ０。特别需要注
意的是，当所有码字求和结束后，可能存在进位

位。如果进位位取值为 ０，求和的结果可以直接
输出作为校验码，但如果进位位取值为 １，则必须
在校验码的最低位加 １。因此，需要再添加一个
全加器，将上一个全加器的进位位和结果输入并

对０求和，如果该进位输入为 ０，则求和后结果与
上一个全加器的结果一致，如果该进位输入不为

０，则全加器就有实现码字加 １的功能，这样可以
保证校验码的正确性。以剩余码模为２为例对剩
余码校验器结构进行说明，校验器具体电路如

图４所示。

图 ４　剩余码校验电路

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｓｉｄｕｅｃｏｄｅｓｓｅｌｆｃｈｅｃｋｃｉｒｃｕｉｔ

图４中：输入 ｘ４～ｘ１为胚胎电子细胞 Ｘ坐标
的输出，输入 ｙ４～ｙ１为胚胎电子细胞 Ｙ坐标的输
出，ｃ２和 ｃ１为胚胎电子细胞地址产生模块剩余
码检测的校验码，最后一个全加器输入端 ｂ（１）和
ｂ（０）需补齐“０”位。

仍然采用１．１节中的例子进行说明，阵列规
模为１６×１６，细胞坐标为（０，１４），模取 ３，则细胞
输出坐标为（１，１５），输出坐标二进制形式为
０００１１１１１，ｄ＝２，基因存储模块中存储的地址产
生模块校验基因为 １０。由全加器的运算性质可
知，第１个全加器的输出为０１，进位为０，第２个
全加器的输出为 ００，进位为 １，第 ３个全加器的
输出为 ００，进位为 １，第 ４个全加器的输出为
０１，检测器的输出与校验基因互为反码，电路工

作正常。

２．２　输入输出模块输出端剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联
合编码自检

　　输入输出模块输出端可以分为输入信号转接
输出端和功能信号输出端 ２部分，由于 ２部分信
号不同，其等价运算也不同。为方便电路设计，对

２部分输出信号的编码可以一起进行，但是对二
者的输入信号需要分开构建等价运算电路，进而

完成编码。

先根据输出不同分别对输入进行处理，再根

据代码之和的模等于每个代码模之和的模，将转

接输入编码和功能信号输入编码求和取余，与输

出编码进行比较，得到输入输出模块编码输出。

输入输出模块剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码自检电
路结构如图５所示。

功能信号来源于胚胎电子细胞的功能模块输

出，输入信号经过功能模块的多路开关筛选，得到

ＬＵＴ的４个输入，当输入送到 ＬＵＴ时调用对应的

８７８
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ＬＵＴ功能基因，ＬＵＴ输出通过 ２选 １数据选择器
控制是否延时，数据选择器的输出（功能信号）连

接输入输出模块输出端。ＬＵＴ与输入的函数则并
不固定，需要构建 ＬＵＴ输出与输入信号特征之间
的关系。为检测单个故障，至少加入 １位含有校
验信息的参考基因，其中多出的参考基因为功能

校验基因。功能校验基因的具体编码方法为：当

每个 ＬＵＴ功能配置基因与对应输入的剩余码校
验信息相同时，编码基因为“原始基因 ＋０”，不同
时为“原始基因 ＋１”。选择除数为 ２以保证基因
长度最短，ＬＵＴ输入和编码后的 ＬＵＴ功能配置基
因如表２所示。

假设输入输出模块宽度为２，输出端口Ｗ１ｏｕｔ
和 Ｅ１ｏｕｔ连接功能信号，ＬＵＴ输入端口为 Ｓ１ｉｎ、

图 ５　输入输出模块剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码编码自检电路结构

Ｆｉｇ．５　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＩ／Ｏｒｏｕｔｅｒｒｅｓｉｄｕｅｃｏｄｅｓａｎｄｂｅｒｇｅｒ

ｃｏｄｅｓｃｏｍｂｉｎｅｄｃｏｄｉｎｇｓｅｌｆｃｈｅｃｋｃｉｒｃｕｉｔ

表 ２　ＬＵＴ输入和编码后 ＬＵＴ功能配置基因

Ｔａｂｌｅ２　ＬＵＴｉｎｐｕｔｓａｎｄｃｏｄｅｄＬＵＴｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｇｅｎｅｓ

ＬＵＴ输入
ＬＵＴ功能配置基因为

０的编码后基因

ＬＵＴ功能配置基因为

１的编码后基因

００００ ００ １１

０００１ ０１ １０

００１０ ０１ １０

００１１ ００ １１

０１００ ０１ １０

０１０１ ００ １１

０１１０ ００ １１

０１１１ ０１ １０

１０００ ０１ １０

１００１ ００ １１

１０１０ ００ １１

１０１１ ０１ １０

１１００ ００ １１

１１０１ ０１ １０

１１１０ ０１ １０

１１１１ ００ １１

Ｓ２ｉｎ、Ｅ１ｉｎ和 Ｗ２ｉｎ，功能配置基因为 １０００１１１０＿
１０１０００００，则 功 能 校 验 基 因 为 １１１００１１１＿
００１１０１１０。先将 ８个输入信号 Ｓ１ｉｎ、Ｓ２ｉｎ、Ｅ１ｉｎ、
Ｅ２ｉｎ、Ｎ１ｉｎ、Ｎ２ｉｎ、Ｗ１ｉｎ和 Ｗ２ｉｎ送给功能信号输
入编码电路，功能信号输入编码电路是由与门阵

列和异或门组成，其中与门的个数与异或门的输

入端个数相同，都等与输入输出模块输入的个数。

功能信号输入编码电路如图６所示。

图 ６　功能信号输入编码电路

Ｆｉｇ．６　Ｆｕｎｃｔｉｏｎａｌｓｉｇｎａｌｉｎｐｕｔｃｏｄｉｎｇｃｉｒｃｕｉｔ

图６中：ＭＮＣ（７）～ＭＮＣ（０）为功能信号筛选
基因输入端口，Ｔ为编码后值的输出端口。与门
阵列负责筛选输入 Ｗ２ｉｎ～Ｓ１ｉｎ的信号，当基因对
应的输入端口是 ＬＵＴ输入端口时基因为 １，否则
基因为０，由于此时 ＬＵＴ输入端口为 Ｓ１ｉｎ、Ｓ２ｉｎ、
Ｅ１ｉｎ和 Ｗ２ｉｎ，ＭＮＣ输入值为 １００１００１１。筛选后
的信号经过异或门处理，得到 ＬＵＴ输入的奇偶码
信息。由表 ２可知，每组输入对应一个功能校验
基因，功能校验基因与 Ｔ输出值经过异或运算的
结果应当与功能信号相同。接下来通过功能信号

余数校验基因构建功能信号输出等价运算。因为

功能信号从 Ｗ１ｏｕｔ和 Ｅ１ｏｕｔ两个端口输出，连接
序列为００００＿１０１０，功能信号余数校验基因为 ０１，
其与上一步异或运算结果的积就是功能输出序列

取模的结果。

３　检测性能分析

３．１　故障检测率
采用剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码自检方法的

胚胎电子细胞具有自检测能力，检测故障所需的

激励包含在输入码字空间中，不需要任何外加

激励。

当胚胎电子细胞中发生单个故障（包括单固

定型故障和单翻转型故障）时，如果输出不是胚

胎电子细胞输入对应的正常输出，该故障就是故

障集中的一个故障。定义故障检测率为

ｆＤＲ ＝
ｎＤＦ
ｎＦＳ
×１００％ （６）

式中：ｎＦＳ为故障集中故障的总数；ｎＤＦ为可通过编
码自检电路检测到的故障个数；ｆＤＲ为故障检

９７８
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测率。

胚胎电子细胞故障集是胚胎电子细胞各模

块故障集的全集。其中，功能模块故障集的子

集有多路选择开关故障子集、ＬＵＴ故障子集、
ＤＦＦ故障子集、２选 １ＭＵＸ故障子集。每个多
路选择开关的故障子集有 ４ｗ个固定型输入故
障、ｌｏｇ２（４ｗ）个固定型配置故障和 ｌｏｇ２（４ｗ）个
翻转型配置故障；ＬＵＴ故障子集有４个固定型输
入故障、１６个固定型配置故障和 １６个翻转型配
置故障；ＤＦＦ故障子集有 １个固定型输入故障；
２选 １ＭＵＸ故障子集有 ２个固定型输入故障、
１个翻转型配置故障和１个固定型配置故障；功
能模块故障集还包括功能模块 １个固定型输出
故障。

地址产生模块故障集的子集为进 １加法器。

假设胚胎电子细胞所在的二维阵列规模为 ｃ列 ｒ
行，进１加法器故障子集的固定型输入故障个数

为 ｌｏｇ２ｃ ＋ ｌｏｇ２ｒ，固定型输出故障的个数为

ｌｏｇ２ｃ＋ ｌｏｇ２ｒ。

输入输出模块故障集的子集为 ＭＵＸ故障子
集，每个 ＭＵＸ故障子集有 ４个固定型输入故障、
２个固定型配置故障和 ２个翻转型配置故障，输
入输出模块故障集还包括输入输出模块 ４ｗ个固
定型输出故障。

实际上，由于配置的选择作用，对于功能模块

来说，其能够影响细胞输出的前端电路故障约占

其故障总数的２５％，因此功能模块双模冗余检测
故障检测率如式（７）所示，基因存储模块编码检
测故障检测率如式（８）所示。

ｆ′ＤＲ ＝
３２ｗ＋１２ｌｏｇ２（４ｗ）＋６７

［９６ｗ＋１２ｌｏｇ２（４ｗ）＋６７］＋１６（ｌｏｇ２ｃ ＋ ｌｏｇ２ｒ）
×１００％ （７）

ｆ″ＤＲ ＝
２４ｗ＋１２ｌｏｇ２（４ｗ）＋５１

［９６ｗ＋１２ｌｏｇ２（４ｗ）＋６７］＋１６（ｌｏｇ２ｃ ＋ ｌｏｇ２ｒ）
×１００％ （８）

　　随着胚胎电路阵列规模的增加，这 ２种细胞
局部检测的故障检测率都会下降，功能模块双模

冗余检测故障检测率不超过 ６６％，基因存储模块
编码检测故障检测率不超过 ５３％，但联合编码故
障检测率可以达到１００％。

对于胚胎电子细胞检测模块故障集中的单个

故障，如果胚胎电子细胞输入码字空间中至少存

在一个输入码字能够使状态信息输出故障信号，

则检测模块对于这个故障就是可自检的。故障自

检率为

ｆＳＤＲ ＝
ｎＳＤＦ
ｎＳＦＳ

×１００％ （９）

式中：ｎＳＦＳ为检测模块故障集中故障的总数；ｎＳＤＦ
为检测模块可自检的故障个数；ｆＳＤＲ为故障可自检
率。联合编码故障自检率可以达到１００％。
３．２　硬件资源消耗

以 ＭＯＳ管为指标对采用联合编码自检的胚
胎电子细胞进行硬件资源消耗评估，数字电路中

常见逻辑单元消耗的硬件资源
［１９］
如表３所示。

对于地址产生模块编码检测电路来说，硬件

资源消耗包括２部分：①基因存储模块中存储校
验基因的硬件资源消耗；②对地址输出的处理电
路的硬件消耗。为方便计算，假设编码方法采用

的除数为２ｄ－１，则校验基因长度和地址输出处理
电路的编码输出个数均为 ｄ。需要 ｄ位全加器的

表 ３　基本逻辑单元的硬件资源消耗

Ｔａｂｌｅ３　Ｈａｒｄｗａｒｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｂａｓｉｃｌｏｇｉｃｕｎｉｔｓ

基本逻辑单元 ＭＯＳ管个数

ＮＡＮＤ ４

ＡＮＤ ４

ＮＯＲ ４

ＯＲ ６

ＮＸＯＲ ９

ＸＯＲ ９

ＤＦＦ ２４

个数 ｎｄｆａ为

ｎｄｆａ ＝
ｌｏｇ２ｃ ＋ ｌｏｇ２ｒ

ｄ
－１ （１０）

另外，还需要 ｄ个异或门和 ｄ－１个与门，消
耗 ＭＯＳ管个数为

ｎＭＯＳ ＝４８ｄ
ｌｏｇ２ｃ ＋ ｌｏｇ２ｒ

ｄ
－３３ｄ－６ （１１）

输入输出模块检测电路硬件资源消耗分为输

入编码电路和输出编码电路２部分，其中，输入编
码电路又分为转接输入信号编码电路和功能信号

输入编码电路２部分。
对于转接输入信号编码电路，其每个输入对

应２位校验基因，因此，输入信号转接校验基因长
度为８ｗ位。为简化校验电路，先针对各组输入
分别设计校验运算电路，每组校验运算电路使用

０８８
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与门８个，异或门２个，１位半加器２个，１位全加
器２个和２位全加器１个。对各组３位全加器输
出的 ｂｅｒｇｅｒ校验信息进行剩余码编码需要 ｄ位全
加器的个数 ｎ′ｄｆａ为

ｎ′ｄｆａ ＝
３ｗ
ｄ
－１ （１２）

同理，还需要 ｄ个异或门和 ｄ－１个与门，消
耗 ＭＯＳ管的个数为

ｎ′ＭＯＳ ＝２８８ｗ＋４８ｄ
３ｗ
ｄ
－３３ｄ－６ （１３）

功能信号输入编码检测电路需要增加功能校

验基因 １６位，时序校验基因 １位，功能信号余数
校验基因 ｄ位，输入筛选基因为 ４ｗ位，筛选部分
需要与门４ｗ个，功能校验检测部分需要异或门的
个数为４ｗ，余数校验部分需要１个ＤＦＦ，１个２选１
数据选择器，ｄ个与门，ＭＯＳ管消耗个数共计
ｎ″ＭＯＳ ＝６０ｗ＋６ｄ＋４４ （１４）

输入输出模块输出编码电路每组输出需要

１位半加器２个和 １位全加器 １个，进行剩余码
编码需要 ｄ位全加器的个数为

ｎ″′ｄｆａ＝
３ｗ
ｄ
－１ （１５）

另外，还需要 ｄ个非门，共计消耗 ＭＯＳ管个
数 ｎ″′ＭＯＳ为

ｎ″′ＭＯＳ＝７８ｗ＋４８ｄ
３ｗ
ｄ
－４６ｄ （１６）

ＴＲＣ级联检测部分需要 ＴＲＣ电路个数为
２ｄ－１，ＭＯＳ管个数为７２ｄ－３６。

选择不同输入输出模块宽度和剩余码模的胚

胎电子细胞与经典胚胎电子细胞的硬件资源消耗

比如表４所示。
由表４可以看出，随着输入输出模块宽度和

剩余码模的增大，胚胎电子细胞检测模块的硬件

资源消耗也会增大，但增长幅度并不大。因此，联

合编码自检方法对于胚胎电子细胞，特别是输入输

出模块宽度较小的胚胎电子细胞来说较为适用。

表 ４　不同输入输出模块宽度和剩余码模的胚胎电子

细胞与经典胚胎电子细胞硬件资源消耗比

Ｔａｂｌｅ４　Ｈａｒｄｗａｒｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｒａｔｉｏｏｆｅｍｂｒｙｏｎｉｃ

ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＩ／Ｏｒｏｕｔｅｒｗｉｄｔｈｓａｎｄｒｅｓｉｄｕｅ

ｃｏｄｅｍｏｄｕｌｅｓｔｏｃｌａｓｓｉｃａｌｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌ

输入输出

模块宽度

胚胎电子细胞与经典胚胎电子细胞硬件资源消耗比／％

剩余码模为１ 剩余码模为３ 剩余码模为７

２ １９３ １９７ ２０１

３ １９７ ２０１ ２０４

４ ２０１ ２０４ ２０７

４　仿真实验

仿真实验选择 ｓ２７电路作为目标电路。ｓ２７电
路是北卡罗来纳州微电子中心（Ｍｉｃｒｏｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ
ＣｅｎｔｅｒｏｆＮｏｒｔｈＣａｒｏｌｉｎａ，ＭＣＮＣ）发布的标准测试
电路中的时序逻辑电路，其有 ４个输入，１个输
出。将 ｓ２７电路映射到３×４胚胎电子阵列，工作
细胞有６个，空闲细胞有６个，输入输出模块宽度
为２。ｓ２７电路映射结果如图 ７所示。图中：Ｉ０、
Ｉ１、Ｉ２和 Ｉ３为目标电路 ｓ２７的 ４个输入端，Ｏ为
ｓ２７电路的输出端，Ｃ细胞为空闲细胞，Ｎ细胞为
工作细胞，Ｄ细胞为具有输出延时信号功能的细
胞。为降低硬件资源消耗剩余码的模选择 ３，则
各细胞基因如表５所示。

对电路进行故障注入实验，分别在每个细胞

的不同位置注入故障，记录各个模块的故障检测

情况和自检模块的故障自检情况，计算不同模块

的故障检测率ｆＤＲ和自检模块的自检率ｆＳＤＲ。仿真
结果如表６所示。

图 ７　ｓ２７电路基于胚胎阵列的映射结果

Ｆｉｇ．７　ｓ２７ｃｉｒｃｕｉｔｍａｐｐｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｂａｓｅｄｏｎｅｍｂｒｙｏｎｉｃａｒｒａｙ

表 ５　ｓ２７电路各胚胎电子细胞的基因

Ｔａｂｌｅ５　Ｇｅｎｅｏｆｅｍｂｒｙｏｎｉｃｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌｓｏｆｓ２７ｃｉｒｃｕｉｔ

细胞坐标 基因

（０，０） １＿８５１５＿６１０Ｆ＿８２＿７＿０２０Ｃ＿３Ｃ０＿０８９９

（０，１） ０＿５５４２＿９４６６＿９９＿４＿００４Ｅ＿１３Ｂ＿ＦＤＦ０

（０，２） ２＿５５５５＿６９９６＿０Ａ＿０＿００００＿６４９＿００００

（１，０） １＿５５５５＿６９９６＿００＿０＿００００＿０００＿００００

（１，１） ０＿１６０８＿Ｅ１ＥＥ＿４Ｄ＿Ｂ＿０８２Ｆ＿６１６＿８８７８

（１，２） ２＿５１５０＿９６６Ｂ＿８Ｂ＿４＿Ｃ０Ｂ３＿ＥＣ１＿ＦＦＦＤ

（２，０） １＿５５５５＿６９９６＿０Ａ＿０＿００００＿６４９＿００００

（２，１） ０＿５５５５＿６９９６＿００＿０＿００００＿０００＿００００

（２，２） ２＿６４５４＿Ｆ０８Ｅ＿８４＿４＿１４３０＿Ｅ８９＿９９１８

（３，０） １＿５４５０＿Ｅ９９６＿００＿７＿３０Ｆ０＿４ＢＦ＿８０００

（３，１） ２＿５５５５＿６９９６＿００＿０＿００００＿０００＿００００

（３，２） ３＿５５５５＿６９９６＿００＿０＿００００＿０００＿００００
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表 ６　ｓ２７电路各胚胎电子细胞的故障检测率

Ｔａｂｌｅ６　Ｆａｕｌｔｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒａｔｅｆｏｒｅｍｂｒｙｏｎｉｃ

ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｃｅｌｌｓｏｆｓ２７ｃｉｒｃｕｉｔ

坐标

ｆＤＲ／％ ｆＳＤＲ／％

ＬＵＴ ＤＦＦ
输入输

出模块

地址产

生模块

基因存

储模块

自检

模块

（０，０） １００ １００ １００ １００ １００ １００

（０，１） １００ １００ １００ １００ １００ １００

（０，２） １００ １００ １００ １００ １００

（１，０） １００ １００ １００ １００ １００

（１，１） １００ １００ １００ １００ １００

（１，２） １００ １００ １００ １００ １００ １００

（２，０） １００ １００ １００ １００ １００

（２，１） １００ １００ １００ １００ １００

（２，２） １００ １００ １００ １００ １００

（３，０） １００ １００ １００ １００ １００

（３，１） １００ １００ １００ １００ １００

（３，２） １００ １００ １００ １００ １００

　　总体上看，剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码自检方
法的故障检测率非常高，可以达到 １００％，但这只
是针对胚胎电子细胞输出端可观测的故障，对于

某些在输出端不可观的故障，检测电路将输出正

常信号，此时，虽然胚胎电子细胞内部可能存在故

障，但是并不影响胚胎电子细胞的正常功能，这种

情况认为胚胎电子细胞是无故障的。另外，联合

编码自检方法中胚胎电子细胞自检模块的自检率

比较高，基本可以达到１００％。
联合编码自检方法检测模块的硬件资源消耗

约等于经典胚胎电子细胞的硬件资源消耗。由于

采用的输入输出模块的宽度为 ２，剩余码模为 ３，
此时胚胎电子细胞的硬件资源消耗相当于没有采

用检测方法的经典细胞的１９７％。对于采用 ｈａｍ
ｍｉｎｇ码基因存储模块编码检测方法的细胞，每条
基因 ４５位，需要增加 ６位校验位，其硬件消耗约
为经典细胞的１１３％。功能模块双模冗余需要增
加１６位 ＬＵＴ功能配置校验基因，其硬件资源消
耗约为经典细胞的１３６％。

分别将３种检测方法应用于实验电路中的不
同细胞，计算３种方法对每个细胞的故障检测率，
再取平均值作为检测方法对于整个胚胎电路的故

障检测率。３种检测方法的检测性能对比如表 ７
所示。

表 ７　不同检测方法的检测性能

Ｔａｂｌｅ７　Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｈｅｃｋｍｅｔｈｏｄｓ

检测方法 平均故障检测率／％ 硬件资源消耗比／％

基因存储模块编码检测 ５１ １１３

功能模块双模冗余 ６５ １３６

联合编码自检方法 １００ １９７

　　通过表７可以看到，联合编码自检方法硬件
资源消耗虽然较大，但故障检测率可以达到

１００％，这主要是由于出现在胚胎电子细胞输入输
出模块转接部分和地址产生模块的故障被检测出

来，提升了联合编码自检方法的检测率。联合编

码自检方法可以稳定检测出影响胚胎电子细胞输

出的故障，检测性能较好。

５　结　论

本文设计实现了基于剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合
编码的胚胎电子细胞自检方法，并对自检方法的

故障检测率和硬件资源消耗进行了分析，方法优

点总结如下：

１）联合编码自检方法对电路输入的规模没
有限制，可以实现不同规模的胚胎电子细胞编码

设计，设计流程与具体的电子细胞结构及阵列结

构无关，可适用于多种修复策略，避免了细胞间故

障检测带来的布局布线问题，通用性强。

２）联合编码利用信息冗余，在硬件资源消耗
没有明显增长的情况下，使用尽可能少的电路元

件，避免了细胞检测的延时大幅增加。

３）联合编码自检方法的故障检测率很高，在
本文实验中，对于影响胚胎电子细胞输出的固定

型故障和翻转型故障检测率可以达到１００％。
总的来说，基于剩余码／ｂｅｒｇｅｒ码联合编码的

胚胎电子细胞自检方法，虽然在电路硬件资源消

耗方面有所增加，但是设计方法简单，可在线检测

故障，既能检测细胞自身故障，又能进行检测电路

的自检，提高了检测的故障覆盖率。
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