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ＹＡＮＧＺｉｃｈｅｎｇ，ＸＩＡＮＹｏｎｇ，ＬＩＳｈａｏｐｅｎｇ，ＲＥＮＬｅｌｉａｎｇ，ＺＨＡＮＧＤａｑｉａｏ（２３６０）

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

Ｓｔｅａｄｙｓｔａｔｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｎｆｌｏｗａｎｄｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｏｆａｒｏｔａｔｉｎｇｃａｖｉｔｙｗｉｔｈａｘｉａｌｆｌｏｗ
ＺＨＡＮＧＺｅｑｕｎ，ＬＵＯＸｉａｎｇ，ＣＡＯＮａｎ（２３６９）

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

Ｃｏｎｊｕｇａｔｅｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｍｅｃｈａｎｉｓｍｏｆａｉｒｃｏｏｌｅｄｔｕｒｂｉｎｅｇｕｉｄｅｖａｎｅｓ
ＬＩＸｉｎｙｕ，ＬＩＵＨｕｏｘｉｎｇ（２３７８）

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

Ｂａｌｌｉｓｔｉｃｔａｒｇｅｔｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｃｏｓｔｓｅｎｓｉｔｉｖｅｌｙｐｒｕｎｅｄｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋ
ＸＩＡＮＧＱｉａｎ，ＷＡＮＧＸｉａｏｄａｎ，ＳＯＮＧＹａｆｅｉ，ＬＩＲｕｉ，ＬＡＩＪｉｅ，ＺＨＡＮＧＧｕｏｌｉｎｇ（２３８７）

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

Ｆａｔｉｇｕｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｏｆａｄｈｅｓｉｖｅｒｉｖｅｔｈｙｂｒｉｄｒｅｐａｉｒｏｆａｌｕｍｉｎｕｍａｌｌｏｙｐｌａｔｅ
ＹＵＪｉａｎ，ＺＨＡＮＧＴｅｎｇ，ＨＥＹｕｔｉｎｇ，ＣＨＥＮＴａｏ，ＦＡＮＸｉａｎｇｈｏｎｇ，ＺＨＯＵＲｕｎｈａｏ（２３９９）
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低温锂离子电池研究进展

梁君飞１，２，李艳梅２，袁浩２，王莹毓２，吴勇明３，王华２，

（１．中北大学 能源动力工程学院，太原 ０３００５１；　２．北京航空航天大学 化学学院，北京 １０００８３；

３．上海空间电源研究所 空间电源技术国家重点实验室，上海 ２００２４５）

　　摘　　　要：随着能源需求的日益高涨，锂离子电池（ＬＩＢ）在各个领域内的应用愈发广
泛。为满足极端气候等特殊应用环境对储能器件的需求，ＬＩＢ需拓宽其工作温度范围。从材
料和电池结构角度详细总结了应用于低温条件 ＬＩＢ的最新研究进展。首先，分析了限制 ＬＩＢ
低温性能的根本原因；然后，分别从电解液的研发与优化、电极材料的改性和开发、新型电池体

系的开发、电池热管理系统（ＢＴＭＳ）设计４个方面归纳并讨论了在低温情况下改善 ＬＩＢ性能的
途径和方法；最后，总结了低温 ＬＩＢ研究亟待解决的问题，并为新一代低温 ＬＩＢ的发展提出了
可行的研究方向。

关　键　词：锂离子电池（ＬＩＢ）；低温性能；电解液；电极材料；电池热管理系统（ＢＴＭＳ）
中图分类号：ＴＭ９１１；ＴＭ９１２；Ｏ６４６．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２１５５２０

　　储能器件是推动国家信息化发展和现代化进
程的重要基石，其中锂离子电池（ＬｉｔｈｉｕｍＩｏｎＢａｔ
ｔｅｒｙ，ＬＩＢ）因具有高能量密度、长循环寿命和轻质
便携等优点，被广泛应用于便携式电子设备、交通

运输、航空航天等重要领域。随着信息化与军事

现代化建设的快速发展，具有重要科研探索与军

事战略意义的高寒地区、两极地区以及高空和太

空等区域对电池的需求正日益增加
［１］
。但上述地

区均具有气温较低的特点。例如，海拔３０００ｍ以
上的高原地区年平均气温在 ０℃以下；在信息化
战争中具有重要战略地位的近太空（海拔为２０～
１００ｋｍ）温度在 ０～１００℃之间［２４］

。然而，商业化

ＬＩＢ的工作温度普遍在０～４５℃之间，且其电化学
性能受低温影响非常严重，故传统 ＬＩＢ不能满足
人们在上述低温环境地区对能量储存及释放的需

求
［５］
。因此，研发在低温环境下具有高能量密

度、高安全性和高稳定性的 ＬＩＢ具有重要的基础
研究和实际应用意义

［６］
。

近年来，人们对低温 ＬＩＢ的研究取得了一定
的进展

［７１０］
，但实现 ＬＩＢ在低温环境下保持优良

的电化学性能仍然面临理论与技术上的巨大挑

战：电池在低温环境下的失效机制尚不完全清晰；

低温条件下锂离子（Ｌｉ＋）在电极间的传递机制尚
不十分明确；低温电极材料及电解液体系的开发

不成熟等。上述问题得以解决是开发低温下高性

能 ＬＩＢ的必经之路。
本文首先阐述了低温 ＬＩＢ面临的问题与挑

战。然后对电解液、电极材料、新型电池体系和电

池热管理系统（ＢＴＭＳ）等方面的研究进展进行了
归纳总结，其中包括新型电解液的开发、电解液组

成的调控、正负极材料的改性及开发、改变传统

ＬＩＢ结构以及新型 ＢＴＭＳ的设计等。最后对低温
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ＬＩＢ的未来发展方向提出了展望，为研发在低温
条件下具有良好电化学性能的 ＬＩＢ提供参考和
指导。

１　ＬＩＢ在低温条件下面临的挑战

可充电电池主要通过带电粒子的传质和电化

学反应２个过程进行能量存储，其中对电池性能
起决定性作用的部分主要包括正极、负极和电解

液。环境温度的降低会直接影响电池的组分、传

质与电化学反应动力学，进而导致电池性能的下

降
［１１］
，如图１（ａ）所示。
传统的 ＬＩＢ电解液在低温情况下黏度会变

大，离子传导速率下降，会严重影响电池性

能
［１２１３］

。相关研究表明，使用传统碳酸酯类电解

液的 ＬＩＢ在 －４０℃时的容量仅为室温条件下容量
的１２％［７］

。此外，低温情况下 Ｌｉ＋在电极材料中
嵌入／脱出的动力学过程变慢，离子扩散速率变
小，电荷转移电阻增大，导致倍率性能变差

［１４１５］
。

再者，电极材料内部或电解液／电极材料界面处的
储锂反应在低温条件下会发生改变，进而影响电

极的电化学性能
［６］
。例如，低温条件下 Ｌｉ＋在石

墨表面的沉积取代了 Ｌｉ＋插层反应，进而会在负
极表面生成锂枝晶，如图１（ｂ）所示［１］

。不断生长

图 １　温度对电池性能和石墨负极的影响

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｏｎｂａｔｔｅｒｙ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅａｎｄｇｒａｐｈｉｔｅａｎｏｄｅｓ

的锂枝晶会刺穿隔膜，破坏电池的循环稳定性，导

致电池短路失效，引起燃烧、爆炸等安全事故
［１６］
。

２　实现低温下高性能 ＬＩＢ的途径

如第 １节所述，ＬＩＢ在低温条件下所面临的
挑战主要是低离子电导率和缓慢的电极材料脱／
嵌锂的动力学过程。合理的电解液设计与优化，

选择或开发适合在低温下工作的电极材料，电极

材料的改性，新型电池体系的开发，以及优化 ＢＴ
ＭＳ等措施是实现 ＬＩＢ在低温环境下具有优良电
化学性能的重要方法和途径

［１７］
。本节将详尽地

围绕上述策略及相关研究成果进行归纳总结与

评述。

２．１　电解液的研发与优化
电解液作为 ＬＩＢ的重要组成部分，是离子传

导的媒介，提供离子传导的通路来支撑电极的电

化学反应。电解液不仅影响 Ｌｉ＋的迁移速率，而
且还参与固体电解质界面（ＳｏｌｉｄＥｌｅｃｔｒｏｌｙｔｅＩｎｔｅｒ
ｆａｃｅ，ＳＥＩ）膜的形成，是影响电池电化学性能的关
键因素

［１８］
。低温条件很大程度上影响了电解液

作用的发挥：①电解液的黏度增大，这不仅会导致
离子迁移速率和电导率降低，而且会导致对电极

和隔膜的浸润性变差；②电解液与电极材料的相容
性变差，电极与电解液间的固液界面电阻增大。

上述不利因素均会影响电池的能量密度和循

环稳定性。因此，在低温条件下可应用的电解液

应具备以下特征：①良好的稳定性；②良好的离子
传导性；③较宽的电化学窗口；④不与其他电池组
件发生反应；⑤高安全性与低毒性；⑥可满足实际
应用对成本的要求等特点

［１９］
。电解液以上特征

本质上取决于电解质溶质盐和溶剂的性质和选

取、添加剂的类型以及共溶剂的使用等。

２．１．１　共溶剂策略
碳酸酯类溶剂，如碳酸二甲酯（ＤＭＣ）和碳酸

乙烯酯（ＥＣ），因具有较高的化学稳定性和介电常
数等优势已被广泛应用于 ＬＩＢ有机电解液的溶剂
体系

［１２，２０２１］
。但由于熔点相对较高，该类电解液

溶剂的电导率在低温下会迅速下降
［２２］
。因此，添

加合适的共溶剂来降低碳酸酯类电解液的熔点和

黏度，可以提高 ＬＩＢ的低温性能。其中，共溶剂的
选择应主要考虑以下因素：较高的介电常数、较低

的黏度、适当的配位行为及良好的化学相容性
［１１］
。

选择具有较低熔点的溶剂作为共溶剂可改善

碳酸酯类电解液的低温性能。研究表明，采用低

熔点的碳酸甲乙酯（ＥＭＣ）和碳酸二乙酯（ＤＥＣ）
构成二元或三元组分的电解液可满足 ＬＩＢ在

６５１２
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－２０℃下正常工作［２３］
。此外，由于溶剂介质中

Ｌｉ＋配位行为的无序效应，研究人员在三元组分
混合溶剂的基础上开发了一系列四元组分碳酸酯

基高导电电解液（１．０ＭＬｉＰＦ６ＥＣ＋ＤＥＣ＋ＤＭＣ＋
ＥＭＣ１∶１∶１∶２ｖ／ｖ）和（１．０ＭＬｉＰＦ６ＥＣ＋ＤＥＣ＋
ＤＭＣ＋ＥＭＣ１∶１∶１∶３ｖ／ｖ），可进一步改善ＬＩＢ的低
温性能，使其在 －４０℃下表现出良好的电化学
性能

［２４］
。

除碳酸酯类外，选择熔点较低的其他溶剂作

为共溶剂也可用于低温电解液，如图 ２所示［２５］
。

其中羧酸酯类溶剂，如甲酸甲酯（ＭＦ）、乙酸甲酯
（ＭＡ）、乙酸乙酯（ＥＡ）、丙酸甲酯（ＭＰ）、丁酸甲
酯（ＭＢ）等，由于具有较低的熔点和黏度常被作
为碳酸酯类电解液的低温共溶剂

［１２，２５２７］
，可使

ＬＩＢ在 －４０℃条件下仍表现出优良的电化学性
能。ＥｉｎＥｌｉ等［２８］

发现 ＬｉＡｓＦ６ＭＦ＋ＥＣ二元溶剂
混合物在 －４０℃下的离子电导率为 ８．４ｍＳ／ｃｍ，
其中 ＭＦ可显著改善电解液的低温性能，使 ＬＩＢ
在 －４０℃条件下具有较高的可逆容量保持率。此
外，在三元混合溶剂 ＥＣ／ＰＣ／３ＥＭＣ中，用 ＭＢ替
代部分 ＥＭＣ的同时采用 ＬｉＢＦ４ＬｉＢＯＢ混合锂盐
为溶质，也可提高电池的低温性能，如图 ３（ａ）所
示
［２９］
。研究表明，使用高分子量羧酸酯类溶剂可

使电池工作温度范围拓宽至 －６０～６０℃［２８］
，低分

子酯类 ＭＡ和 ＥＡ的电解液虽具有良好的电导
率，但它们对石墨负极具有较高的反应活性，导致

电池的循环稳定性变差
［３０］
，而且当温度降至

－４０℃以下时，需增加共溶剂在电解液混合溶剂

中的比例以使 ＬＩＢ能够正常工作［３１］
。

部分氟化有机溶剂作为共溶剂同样可以改善

电解液的易燃性和电池的低温性能，因此适合作

为低温电解液的共溶剂。Ｌｕ等［２５］
报道了 ４种具

有不同醇基碳链长度的三氟乙酸酯可作为共溶

剂，并指出醇基碳链长度最短的三氟乙酸酯电解

液表现出最优的低温性能。

综上所述，共溶剂策略可在一定程度上改善

传统碳酸酯类电解液的低温性能，但仍然无法满

足极端低温环境下 ＬＩＢ的运行需求。因此，探究
具有更低熔点的电解液溶剂体系具有更为重要的

意义
［２６２７］

。

２．１．２　低熔点溶剂策略
相比碳酸酯类溶剂添加共溶剂的方法来提高

ＬＩＢ低温性能，直接使用低熔点溶剂作为电解液
溶剂是近年来快速发展的另一种改善 ＬＩＢ低温性
能的重要方法。

羧酸酯类溶剂，如 ＥＡ和 ＭＰ具有较低的熔
点，是一种非常有潜力来代替碳酸酯类溶剂的重

要溶剂类型。Ｄｏｎｇ等［７］
开发的 ＥＡ基电解液，在

－７０℃下离子电导率可达 ０．２ｍＳ／ｃｍ，在以有机
化合物作为电极材料的 ＬＩＢ的容量保持率可达室
温容量的 ７０％，但 ＥＡ基电解液存在电化学窗口
窄（１．５～４．７Ｖｖｓ．Ｌｉ＋／Ｌｉ）的问题。采用高浓度
ＥＡ基电解质虽可改善这一问题，但因其黏度高
而影响了 ＬＩＢ的低温性能。研究表明，向高浓度
电解液中添加惰性“稀释剂”来降低黏度，可有效

改善电解质的导电性、润湿性以及低温性能。二氯

图 ２　ＬＩＢ中常用溶剂的熔点和沸点［１３］

Ｆｉｇ．２　ＭｅｌｔｉｎｇｐｏｉｎｔｓａｎｄｂｏｉｌｉｎｇｐｏｉｎｔｓｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｓｏｌｖｅｎｔｓｕｓｅｄｆｏｒＬＩＢｏｐｅｒａｔｉｏｎ［１３］
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图 ３　电解液和添加剂对低温 ＬＩＢ的影响

Ｆｉｇ．３　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｌｅｃｔｒｏｌｙｔｅｓａｎｄａｄｄｉｔｉｖｅｓｏｎｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＬＩＢ

甲烷（ＤＣＭ，ＣＨ２Ｃｌ２）是一种低黏度（０．４４ｍＰａ·ｓ）、
低熔点（－９５℃）、具有化学惰性的溶剂。在 ＥＡ
溶剂中引入 ＤＣＭ，Ｌｉ＋在局部高浓度可形成独特
的共溶剂化结构，可使电解质同时具备低黏度和

高电化学电位窗口（见图 ４（ａ））。因此，此电解
液可使 ＬＩＢ在 －７０℃的条件下仍能输出较高的比
能量和比功率

［３２］
。

除 ＥＡ外，ＭＰ因具有高介电常数和低凝固点
（－８７．５℃）的特征，也是开发 ＬＩＢ低温电解液的
羧酸酯类溶剂之一。Ｈｏｌｏｕｂｅｋ等［３３］

利用 ＭＰ为
溶剂，氟代碳酸乙烯酯（ＦＥＣ）作为添加剂，可使基
于石墨电极的双离子电池在温度低至 －６５℃、电
流密度为１０Ｃ的条件下高效工作。当然，这也得
益于双离子电池特殊的储能机制，避免了在充放

电过程中缓慢的去溶剂化过程，如图 ４（ｂ）所示。
Ｌｉ＋去溶剂化的能量势垒对温度具有依赖性，故
选择与 Ｌｉ＋结合能较低的溶剂分子作为电解液可
拓宽 ＬＩＢ的工作温度窗口。因此，一些醚类溶剂
因其分子与 Ｌｉ＋的结合能较低也被研究开发用于
改善 ＬＩＢ的低温性能。采用 １，３二氧杂环戊
（ＤＯＬ）烷基电解质的 ＬＩＢ在 －８０℃下表现出优异
的电化学性能，其容量保持率可达到室温容量的

６０％，如图 ４（ｂ）所示［３４］
。而且，此类醚基电解

质，如乙二醇二甲醚（ＤＯＬ／ＤＭＥ）作为混合溶剂
可适用于锂金属负极，在低温条件下也表现出很

好的可逆沉积行为，高库伦效率和长循环稳定性，

如图４（ｃ）所示［１６，３５］
。

因此，低熔点溶剂策略可拓宽 ＬＩＢ的工作温
度范围，但是仍然存在 ＥＡ稳定性差、醚基电解质
电化学稳定窗口窄等问题。

２．１．３　添加剂策略
除上述策略，选择合适的添加剂也可改善

ＬＩＢ的低温性能［３６］
。由于石墨电极的工作电压

超出典型有机电解质的热力学稳定窗口，石墨电

极上形成的 ＳＥＩ膜在影响锂化／脱锂的动力学过
程的同时也影响电池的低温性能。因此，使用成膜

添加剂保护石墨负极，可以改善电池的低温性能。

Ｓｍａｒｔ等［３７］
报道了多种添加剂（如 ＦＥＣ、草酸

锂、ＶＣ和 ＬｉＢＯＢ）对低温 ＬＩＢ性能的影响。研究
发现，添 加 剂 可 以 改 善 Ｌｉ＋ 的 插 层 动 力 学
（见图３（ｂ）），改变正极和负极表面固液界面的
化学组成及性质，有利于电池在低温条件下工作。

固液相界面阻抗，尤其是负极表面的 ＳＥＩ膜的离
子导电能力是影响高性能低温电池容量的主要因
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图 ４　电解液对低温 ＬＩＢ的影响

Ｆｉｇ．４　ＩｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｅｌｅｃｔｒｏｌｙｔｅｏｎｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＬＩＢ

素。采用电解质盐二氟双（草酸根）合磷酸锂

（ＬｉＤＦＢＯＰ）作为成膜添加剂，与本体电解质组分
相比，ＬｉＤＦＢＯＰ可以优先被氧化或还原，并可在
电极表面构筑低阻抗界面膜，如图３（ｃ）所示。该
界面膜不仅可抑制电解质的分解，而且表现出高

离子传导性，从而为改善 ＬＩＢ的低温性能提供了
一种简便易行的解决方案

［３８］
。

此外，含硫成膜添加剂也可改善 ＬＩＢ低温性
能。例如，在添加烯丙基硫醚（ＡｌｌｙｌＳｕｌｆｉｄｅ，ＡＳ）
的电解液中采用含硫有机化合物作为成膜剂，可

在负极表面形成含硫的 ＳＥＩ膜（见图３（ｄ）），且可
在后续循环过程中转化为内层富含碳硫的膜，具

有较小的电荷转移电阻，有助于电荷在负极表面

的快速交换反应，因此，在提高低温可逆容量的同

时可有效抑制锂枝晶的生成
［３９］
。

２．１．４　新型电解液的开发
由于电化学稳定性、离子导电性、温度和安全

性之间的微妙平衡，过去几十年来电解液的主要

成分几乎没有变化。近年来，伴随高能量密度的

二次电池与金属锂负极材料的发展
［４０］
，许多新型

的电解液相继被报道用于高性能 ＬＩＢ，新型电解
液不仅对电极材料的兼容性较高，还具有优异的

低温性能。

液化气电解液是一类 ＬＩＢ新型低温电解液。
２０１７年，Ｍｅｎｇ等［４１］

首次报道了一种具有无毒性、

强化学键和宽化学窗口特点的氢氟烃基液化气电

解液，可在 －６０℃低温下保持电池的有效工作，然
而，该电解液在 ４４℃时会发生离子电导的骤降。
同时，为改善与电极材料的兼容性，可在电解液中

添加了四氢呋喃（ＴＨＦ），但是 ＴＨＦ的氧化电位较
低，这在一定程度上限制了其实际使用

［４２］
。为了

进一步拓宽此类液化气电解质的电化学电位窗

口，采用乙腈（ＡＮ）作为共溶剂加入 １．２ＭＬｉＴＦＳＩ
锂盐的电解液体系，可在 －７８～７５℃温度区间表
现出较高的离子电导率，且该电解液对高电压正

极也表现出良好的兼容性，所组装的 ４．５ＶＬＩＢ
能在 －６０～５５℃温度区间稳定运行［４３］

。这为电

化学储能装置在航空航天等低温领域的潜在应用

开辟了一条新的道路，然而，此类电解液在标准条

件下通常是气态的，工作期间必须使用高压不锈

钢电池，这显然会增加其操作难度和使用成本。

此外，全氟化碳酸酯基电解液具有不燃性、高

离子导电性和宽电化学稳定窗口、超低温性能
［４４］

等优势。但全氟化电解液与 Ｌｉ＋之间较高的亲和
力不利于 Ｌｉ＋的去溶剂化过程，针对这一问题，
Ｆａｎ等［１０］

将全氟化的电解质溶解在高度氟化的

非极性溶剂四氟１（２，２，２三氟乙氧基）乙烷（Ｄ２）
或甲氧基全氟丁烷（Ｍ３）中形成低温超级电解质
来降低溶剂与锂离子之间的亲和力。由于它们与

Ｌｉ＋相互作用极弱，不会影响全氟化电解质与 Ｌｉ＋

的溶剂化结构（见图４（ｄ））。同时，这些非极性的
溶剂破坏了全氟化分子间的强相互作用，进而扩大

了超级电解质的使用温度范围，使用该超级电解液

的 ＬＩＢ可在 －８５℃下提供室温容量的５６％。
固态电解质也可以用于改善 ＬＩＢ的低温性

能。Ｌｉ等［４５］
将离子液体引入聚合物固态电解质，

通过控制凝胶电极的网络结构和离子液体的含量

来调节凝胶电极的机械性能和电化学性能，可使
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室温下离子电导率大于 １ｍＳ／ｃｍ。即使在 ０℃
时，也可以使 Ｌｉ／ＧＰＥ／ＬｉＦｅＰＯ４电池的放电容量达
到８０ｍＡｈ／ｇ。但是，在室温和低温条件下，固态
电解质的离子电导率均普遍低于液体电解质。同

时，采用全固态电解质改善低温电池电化学性能

还面临锂枝晶的形成等问题
［４６］
。

综上所述，电解液的离子电导率，电解液与正

负极材料的兼容性，电极表面形成的固液态界面
膜的性质以及与锂离子构成溶剂化结构的形式均

会影响 ＬＩＢ的低温性能。电解液成分不仅影响
ＳＥＩ的结构和组成，而且决定了锂离子的溶剂化
结构和电解液与电极界面上锂离子脱溶剂化过程

的能量势垒
［２６２７］

。采用共溶剂策略、低熔点溶剂

策略及添加剂策略可以在提高 ＬＩＢ低温性能的同
时提高 ＬＩＢ的能量输出性能。此外，合理的溶剂
结构有望改善液相传质和电荷转移动力学。所以

从溶剂结构出发，开发新型的电解液是改善 ＬＩＢ
低温性能的关键方法。

２．２　正极材料
现阶段 ＬＩＢ中广泛应用的正极材料有磷酸铁

锂（ＬｉＦｅＰＯ４，ＬＦＰ）、锰酸锂（ＬｉＭｎ２Ｏ４，ＬＭＯ）、富锂
材料（ｘＬｉ２ＭｎＯ３·（１－ｘ）ＬｉＭＯ２（Ｍ＝Ｍｎ，Ｎｉ，Ｃｏ，
Ｆｅ等））和三元材料镍钴锰酸锂 ＮＣＭ（ＬｉＮｉ１－２ｘ
ＣｏｘＭｎｘＯ２）、镍钴铝酸锂 ＮＣＡ（ＬｉＮｉ１－ｘ－ｙＣｏｘＡｌｙＯ２）

等
［１８，４７］

。低温下，导致正极材料容量下降的主要

原因是相比常温下更慢的 Ｌｉ＋嵌入／脱出动力学
和更低的 Ｌｉ＋扩散系数。为解决上述问题，对正
极材料进行传统改性（离子掺杂、表面包覆和减

小粒径），开发新型正极材料用于低温 ＬＩＢ具有
重要的研究意义。

２．２．１　传统正极材料的改性
１）离子掺杂
离子掺杂因使电极具有低的电荷转移能垒界

面而成为改善低温 ＬＩＢ正极材料性能的主要方法
之一。离子掺杂可分为阳离子掺杂和阴离子掺

杂。低温下，正极材料的离子掺杂以阳离子掺杂

为主，如常见元素掺杂（如 Ｃｏ、Ｔｉ等）和稀土元素
掺杂等，而阴离子掺杂最常见的是 Ｆ掺杂［４８］

。合

适的离子掺杂不仅可以改变电极材料的电子结

构，还可提高电极材料的结构稳定性，增加其电子

导电性，从而提高材料的循环稳定性与低温电化

学性能。

Ｋｏｕ等［４９］
用 Ｃｏ掺杂富锂锰基材料，有效地

降低了层状材料在低温下脱／嵌 Ｌｉ＋的反应活化
能，从而提高其低温下电化学性能，如图 ５（ａ）所
示。Ｌｉ等［５０］

的研究表明，适当的 Ｔｉ掺杂量可使

ＬｉＦｅＰＯ４／Ｃ复合材料的颗粒粒径呈现出纳米晶化

的趋势，可有效缩短 Ｌｉ＋的传输距离，从而提高材
料的低温电化学性能。在电流密度为 １Ｃ、温度
为 －２０℃时，最高放电比容量为 １２２．３ｍＡｈ／ｇ。
但是，过量的 Ｔｉ掺杂会引起 Ｌｉ＋传输通道的变形
和阻塞（见图 ５（ｂ）），致使 Ｌｉ＋扩散系数降低。
Ｚｈａｎｇ等［５１］

通过在 ＬＭＯ表面掺杂 Ｎｉ获得 ＬＭＯＮｉ
来构建具有较低电荷转移能垒的界面，有效解决

了因温度降低而导致容量损失问题，并指出 Ｎｉ离
子掺杂可使电荷转移过程的活化能降低 ２０％
（见图５（ｃ）），可使电池在 －３０℃时的容量保持
率达到常温容量２５℃时的７５．４％。

除常见阳离子元素掺杂，也可采用稀土或稀

有金属元素进行掺杂，李向南等
［５２］
采用 ＦｅＣ２Ｏ４·

２Ｈ２Ｏ为铁源合成了 Ｇｄ
３＋
掺杂的 ＬｉＦｅＰＯ４／Ｃ，可

降低样品粒径，增大电极与电解液接触面积，缩短

离子扩散路径，减少电化学反应的动力学限制。

相比于常温，－２０℃时电压平台仅下降 ０．１２Ｖ，
在电流密度为 ５Ｃ时的首次放电比容量为
１０８．８ｍＡｈ／ｇ。Ｌｖ等［５３］

利用湿法球磨结合喷雾

干燥和碳热还原的方法制备了 Ｖ３＋和 Ｆ－共掺杂
的 ＬｉＦｅＰＯ４／Ｃ，通过掺杂不但可以提高电极材料
的导电能力，还可以提高电极表面的空位数量来

提供更多的离子传输通道，在０℃、１０Ｃ的放电倍
率下电极材料仍能保持８６ｍＡｈ／ｇ的容量。Ｚｈａｎｇ
等

［５４］
利用水热法制备了 Ｌａ和 Ｃｅ共掺杂的

ＬｉＦｅＰＯ４，通过掺杂不仅使得锂离子的脱嵌速率大
幅提高，而且改善了电极材料对电解液的浸润性。

研究还表明，在 －３０～５０℃的温度范围内，相较于
电子传输，锂离子的扩散速度更能影响电极材料

的倍率性能。

２）表面包覆
在充放电过程中，电极与电解液会发生副反

应导致电极材料溶解、电解液分解等问题，通过表

面包覆可减缓电极表面被电解液腐蚀的程度，从

而提高界面稳定性。表面包覆可采用无机物（如

ＭｎＯ２）、导电材料（如碳）或导电聚合物等对正极
材料进行包覆。无机物的包覆在改善低温性能的

同时可提高倍率性能，导电材料的引入则可提高

Ｌｉ＋的扩散系数，降低材料的电荷转移电阻，从而
改善电池的低温性能。

孙丹丹
［５５］
通过包覆质量分数为３％ ＭｎＯ２的

Ｌｉ３Ｖ２（ＰＯ４）３／Ｃ有效改善了低温下电池的电荷转
移过程，如图５（ｄ）所示，材料的电荷转移电阻由
室温的 １８．８８Ω增加到 －２０℃的 １３５．１２Ω，而
未包覆 ＭｎＯ２样品的电荷转移电阻值则相对更
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大，由此可见，电极材料表面包覆可降低低温下

的电荷转移电阻来提高正极材料的低温电化学

性能。

除上述无机物包覆外，导电材料包覆也可有

效改善 ＬＩＢ的低温性能。谢坤池［５６］
制备了具有

内外双重导电碳网络包覆的Ｌｉ３Ｖ２（ＰＯ４）３／Ｃ正极
材料，在 －４０℃、１Ｃ的充放电条件下，电池放电
比容量仍能够达到室温的 ９３％以上。采用导电
聚合物对正极材料进行表面改性也可以有效提高

电极的 Ｌｉ＋扩散系数并降低低温容量损失。例
如，将聚亚苯（Ｃ６Ｈ５Ｎ２ＢＦ４）薄膜涂覆在 ３μｍ的

ＬｉＮｉ０．６Ｃｏ０．２Ｍｎ０．２Ｏ２（ＬＮＣＭ３）表面
［５７］
，反应机制

如图 ５（ｅ）所示，Ｃ６Ｈ５Ｎ２ＢＦ４ 可自发地接枝到
ＬＮＣＭ３上，从而很大程度上改善了电池的低温
电化学性能，使其在 －２０℃、０．１Ｃ时，放电容量
可达到 １４８ｍＡｈ／ｇ，并表现出优良的倍率性能
（－２０℃时，在 １Ｃ的电流密度下，放电比容量为
１０５ｍＡｈ／ｇ）和优异的循环稳定性（在 ０．５Ｃ，
１１５０圈循环后，容量保持率可达 ９０％）。此外，
包覆导电材料的形态对正极材料的性能也有着重

要的影响，Ｈｕ等［５８］
研究了无定型碳和具有规整

结构的类石墨烯碳对磷酸铁锂正极材料性能的影

响，研究表明具有规整结构的碳包覆层可以使磷

酸铁锂电极材料的导电性得到更大的提升，在

－２０℃的条件下、放电速率为０．２Ｃ时，仍可保持
１１８．４ｍＡｈ／ｇ的容量。

除在正极材料表面包覆上述单一物质外，还

可以将无机物与导电材料进行共包覆，江虹等
［５９］

采用 ＣｅＯ２和 Ｃ对 Ｌｉ３Ｖ２（ＰＯ４）３进行共包覆提高

材料的 Ｌｉ＋扩散系数，降低电荷转移电阻的同时
有效修复了 Ｌｉ３Ｖ２（ＰＯ４）３表面不完整的碳网络，
从而降低材料在高倍率下的极化程度，提高了电

池的倍率性能与低温性能。

３）减小材料粒径
通过减小正极材料粒径可减小 Ｌｉ＋在充放电

过程中迁移路径的距离，以此改善电池的低温倍

率性能。小粒径材料的高比表面积可使活性材料

与电解液得到充分的接触，以有效提高锂离子的

扩散。Ｙａｎｇ等［６０］
通过加入不同质量的聚乙烯吡

咯烷酮（ＰＶＰ）抑制粒子生长合成了具有不同纳米
尺寸的 ＬｉＭｎ０．８Ｆｅ０．２ＰＯ４（ＬＭＦＰ）正极材料，形成机
理如图６（ａ）所示。在－１５℃时，添加ＰＶＰ的ＬＭＦＰ

图 ５　离子掺杂和表面包覆对正极材料的改性

Ｆｉｇ．５　Ｍｏｄｉｆｉｅｄｃａｔｈｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｓｂｙｉｏｎｄｏｐｉｎｇａｎｄｓｕｒｆａｃｅｃｏａｔｉｎｇ
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的放电比容量为９７ｍＡｈ／ｇ，未添加 ＰＶＰ的 ＬＭＦＰ
的放电比容量仅为７２ｍＡｈ／ｇ，二者之间的差异可
归因于 Ｌｉ＋在粒径较小的正极材料中具有相对较
高的固相扩散系数（６．６０７×１０－１３ ｃｍ２／ｓｖｓ．
１．７７３×１０－１３ｃｍ２／ｓ）。Ｚｈａｏ等［６１］

通过球磨法降

低 ＬｉＦｅＰＯ４／Ｃ正极材料粒径尺寸，有效提高了低
温环境下电池的电化学性能，如图 ６（ｂ）所示，在
－２０℃、０．２Ｃ的充放电条件下，球磨 ４ｈ的材料
的放电比容量可达１１２．６ｍＡｈ／ｇ。
２．２．２　开发新型正极材料

随着温度降低，基于传统插层储能机制的正

极材料的容量会因动力学下降和 Ｌｉ＋在固液相
界面的去溶剂化过程变慢而迅速降低，甚至无法

充放电
［４１］
。相关研究表明，有机分子通过其特定

官能团对 Ｌｉ＋可逆的吸附／解吸及阴离子的掺杂／
脱掺杂过程实现电化学储锂，且具有比无机材料

更高的单位质量储 Ｌｉ＋理论容量［６２］
。另外，有机

材料的电荷存储主要位于固体的表面基团或较大

的间隙空间，更有利于电荷的存储，因而有机材料

可有效提高 ＬＩＢ低温电化学性能。此外，基于有
机电极的可充电电池是一种典型的双离子电池，

由于阴离子的体积比阳离子（Ｌｉ＋）大，其去溶剂
化能要更小，有机材料可以提供比无机材料更好

的电化学性能
［７］
。Ｌｉ等［６３］

通过重氮偶联反应制

备了含氨基的９，１０菲醌（ＰｈＱ）衍生物，并将醌分

子接枝到单臂碳纳米管（ＳＷＣＮＴ）上，如图６（ｃ）
所示。相比于被 ＳＷＣＮＴ封装的 ＰｈＱ，接枝后的
ＰｈＱ附着在 ＳＷＣＮＴ的外表面，更容易与 Ｌｉ＋接
触，使得该有机材料在室温和 ０℃下都可以很好
地用作 ＬＩＢ的电极材料。

除了有机材料，开发以赝电容容量贡献为主

导、具有开放结构的正极材料也可以提高 ＬＩＢ的
低温性能。因为低温可能会引起晶格的收缩，当

Ｌｉ＋在充放电过程中被强力嵌入时，很容易导致
正负极材料内局部晶格损坏。Ｄｏｎｇ等［９］

使用具

有开放的离子通道和较大间隙的镍基普鲁士蓝

（ＮｉＨＣＦ）正极，开发出一种超低温下的高性能
ＬＩＢ。通过一系列电化学性能测试表明，ＮｉＨＣＦ
的赝电容行为主导了界面的去溶剂化过程，而体

相电极中的高扩散系数加快了 Ｌｉ＋从界面处向材
料的移动（见图 ６（ｄ）），该电池在低温 －５０℃和
超低温 －７０℃时容量分别可达到室温容量的
８９％和８２％。

综上所述，限制正极材料低温性能的主要原

因是 Ｌｉ＋的低扩散速率和缓慢的去溶剂化过程。
通过离子掺杂、表面包覆、减小粒径等措施对正极

材料进行改性可以改变界面化学，提升材料稳定

性的同时可降低 Ｌｉ＋反应的活化能，进而减小界
面电荷转移电阻，并提高离子的扩散能力。同时，

开发有利于在低温条件下工作的新型正极材料，

图 ６　减小正极材料粒径和新型正极材料

Ｆｉｇ．６　Ｒｅｄｕｃｉｎｇｔｈｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｏｆｃａｔｈｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｓａｎｄｎｏｖｅｌｃａｔｈｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｓ

２６１２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　第 １１期 梁君飞，等：低温锂离子电池研究进展

如可以与金属阳离子发生烯醇化反应的有机物或

与以赝电容机制为主导且具有开放三维结构的材

料也是低温正极材料的研究重点。

２．３　负极材料

低温条件下，ＬＩＢ负极材料一侧 Ｌｉ＋扩散动力
学差，ＳＥＩ膜阻抗增加，极化现象严重，导致 Ｌｉ＋在
负极表面大量沉积，这些暴露的活性较高的锂易

与电解液发生不可逆反应；同时，形成的反应产物

电子导电性差，会进一步增强电极极化，最终导致

低温条件下 ＬＩＢ的容量和循环性能下降［１１］
。目

前，针对锂金属负极、碳材料、氧化物和钛酸锂等

不同负极材料的常见改性方法有 ＳＥＩ膜改性、材
料复合、减小材料颗粒粒径等。

２．３．１　锂金属负极
１）调控锂金属负极的低温沉积行为
锂金属负极是 ＬＩＢ研究热点，低温下，Ｌｉ＋在

锂金属负极处只发生相对简单的沉积和剥离，其

固态扩散过程相对有限；相反，石墨负极存在固相

扩散困难、阻抗增加、极化严重和形成锂枝

晶
［６４，６７］

等弊端。因此，锂金属负极相对于传统石

墨负极的不同工作方式，使其在低温条件下更具优

势。另外，锂金属具有高理论容量（３８６２ｍＡｈ／ｇ）、
低电极电位（－３．０４Ｖ，相对于标准氢电极）以及
低密度（０．５９ｇ／ｃｍ３）［６８］的优势。但是，在低温环
境下，锂金属负极也面临着性能衰退的问题，这归

因于锂金属的成核和生长行为也受温度影响。

Ｃｕｉ等［３５］
研究了从 －２０～６０℃之间锂金属表面的

沉积行为（见图 ７（ａ）），并发现了低温下由于成
核过电位增大导致“成核尺寸小、成核密度大”的

锂沉积分布形式。这种低温时的小尺寸沉积行为

是不利于电池性能的，大尺寸成核才是有益于电

池性能的成核形式
［６９］
，这是由于大尺寸成核的相

对比表面积小，锂金属与电解液的副反应较少，容

量损失也较少，因此具有更好的循环性能。另外，

李典
［６５］
在研究温度对锂金属负极沉积行为的影

响时也发现类似规律。目前除了已知的温度会对

锂金属成核生长行为造成影响外，电流密度的大

小也在研究中被证明是一种影响锂金属成核行为

的因素，Ｙａｎ等［６６］
研究了温度和电流密度对锂金

属成核行为的影响，发现在相同温度下，增大电流

密度会使锂金属呈现小而密集的成核行为，减小

电流密度结果则相反。目前开发有效调控锂金属

负极沉积行为的方法有待进一步发掘，未来通过

其他方法（电解液组分调控、锂金属表面改性、隔

膜改性等）调控锂沉积行为将对锂离子电池的低

温研究具有重要意义。

２）改性 ＳＥＩ膜
ＳＥＩ膜的结构和成分能够对锂金属负极低温

电化学性能起主导作用。ＬｉＦ可阻止金属锂与电
解液的反应，钝化锂负极，抑制枝晶生长，是锂金

属负极理想的 ＳＥＩ组分。Ｇａｏ等［７０］
将 １，３苯二

磺酰氟自组装单分子膜结合到铜基底上形成电化

学活性单层调节界面（ＥＡＭ），ＥＡＭ分解形成了
富 ＬｉＦ的 ＳＥＩ内层的结构（见图 ７（ｂ））和亲锂基
团，有效改善 ＳＥＩ性质和 Ｌｉ＋成核沉积过程，提高
锂负极的稳定性（见图 ７（ｂ）），且在 －６０～４５℃
温度范围未生成枝晶，电池具有优异的倍率性能

和循环稳定性。此外，合适的电解液也可对 ＳＥＩ
膜的组成和结构进行调控和优化，电解液部分

性能对比
［７０］
提及的液化气电解液

［４１，４３］
、乙酸乙

酯基电解液
［７，３２］

和全氟碳酸酯电解液
［１０，４４，７１］

，

都对锂金属负极的应用起到关键的推动作用，

可使锂金属具有较高的库伦效率和优异的低温

性能。

２．３．２　非锂金属负极
１）复合改性
相对于锂金属负极而言，非锂金属负极主要

通过 Ｌｉ＋在材料内转移过程来存储电荷，此过程
受温度影响较大，尤其在低温充放电过程中，Ｌｉ＋

在非锂金属负极材料中较差的扩散动力学是电池

性能下降的主要原因
［６５，７２７４］

，如图 ８（ａ）所示。目
前，常见的改性原理是减弱锂离子固相传输路

径
［７５７６］

或提高负极导电性
［７７７８］

等。

软碳负极材料
［７９８０］

在提高 ＬＩＢ低温性能方
面具有不错的表现。刘萍等

［８１］
在研究中发现复

合２０％软碳的石墨负极在 －２０℃、电流密度为
０．２Ｃ的 条 件 下，充 电 容 量 可 达 室 温 容 量 的
８１．７４％，而未复合软碳的石墨负极的 ＬＩＢ在 ０℃
以下则无法工作。除此之外，通过与导电性能优

异的碳材料进行复合可提高氧化物负极材料的低

温性能。田小东
［８２］
采用溶剂热法制备了含碳量

为１９．３％的单分散纳米 ＭｎＯ与少层石墨烯的复
合物（ＭｎＯ＠ＦＬＧ），在 －２５℃、电流密度１００ｍＡ／ｇ
条件下循环３２０圈后其放电容量达到４５０ｍＡｈ／ｇ。
此外，钛酸锂是典型的 ＬＩＢ负极材料之一，它具有
“零应变”特点，即在充放电过程中晶格变化小，

结构稳定，具有出色的长循环稳定性，具有低温应

用潜力，但由于较差的导电性限制了其发展
［８３］
。

针对此问题，Ｙｕａｎ等［８４］
通过将碳材料与钛酸锂

制备复合材料进行了低温性能研究，结果表明，在

－２０℃低温、不同电流密度下，Ｌｉ４Ｔｉ５Ｏ１２／Ｃ表现
出优于 Ｌｉ４Ｔｉ５Ｏ１２的电化学性能。
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图 ７　锂金属负极沉积行为及改性

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｂｅｈａｖｉｏｒａｎｄｍｏｄｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆｌｉｔｈｉｕｍｍｅｔａｌａｎｏｄｅ

　　此外，与金属复合也是提高非锂金属负极材
料低温性能的有效方法，Ｎｏｂｉｌｉ等［８５］

指出以锡包

覆石墨的复合负极材料的低温电化学性能优于纯

石墨，这归因于金属颗粒可增强 Ｌｉ＋的去溶剂化

过程，同时可增强 ＳＥＩ膜的离子电导率。何理［８６］

制备的 ＺｎＳ／Ｃ复合材料，在 ０℃和 －２０℃条件下
其容量均为商业化中间相碳微球（ＣＭＳ）的 ２～３

倍，优异的低温性能得益于放电过程中锌离子优

先被置换形成 Ｌｉ２Ｓ，并随着 Ｌｉ
＋
的进一步嵌入，金

属锌与 Ｌｉ＋形成 ＬｉｘＺｎ合金。因此，碳材料与金属
复合后能够改善负极材料低温性能的原因有：

①改善了离子电导率；②增强了锂离子嵌入负极
的动力学；③与锂离子发生合金化反应提高电极
容量。
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图 ８　低温下负极材料的行为研究

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｂｅｈａｖｉｏｒｏｆａｎｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｓａｔｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

　　２）减小粒径
与正极材料相同，负极材料尺寸越小，Ｌｉ＋扩

散路径越短，此外，减小粒径可有效增大材料的比

表面积，增大与电解液的接触面积。因此，调节负

极材料粒径大小也是改善其低温性能的一种重要

途径。

Ｈｕａｎｇ等［７６］
对不同尺寸焦炭材料的低温性

能进行研究发现，在 －３０℃下，平均尺寸为 ２５μｍ
的焦炭负极的放电容量仅为室温放电容量的

１０％左右，而平均尺寸为 ６μｍ的焦炭负极则可
以保持 ６１％的室温放电容量，如图 ８（ｂ）所示。
刘建文和常

!

［８７］
以纳米级 Ｌｉ４Ｔｉ５Ｏ１２为负极，尖晶

石结构 ＬｉＭｎ２Ｏ４为正极，炭黑和碳纳米管共同作
为导电添加剂制备了容量为 １０Ａｈ的电池，该电
池表现出了优异的低温性能。在 －２０℃、电流密
度为１Ｃ的充放电条件下，其恒流充电容量可达
７Ａｈ；而且在 －５５℃的低温、电流密度为 １Ｃ条件
下的放电容量也达到了常温放电容量的７４％。

金属氧化物负极材料也是典型的 ＬＩＢ负极材
料。Ｓｉｄｅｓ等［７７］

发现不同尺寸的 Ｖ２Ｏ５纳米纤维
（见图８（ｃ））在低温条件下会表现出不同的电化
学性能。结果表明，室温下不同尺寸的材料之间

性能差异小，但低温条件下，不同材料表现出显著

的倍率性能差异，其中直径为７０ｎｍ的Ｖ２Ｏ５纳米
纤维性能最佳；粒径尺寸为０．８μｍ时，Ｖ２Ｏ５纳米

纤维性能最差。Ｌｉ等［７８］
采用超声水热法制备了

直径为 ９ｎｍ和 １００ｎｍ的 ＴｉＯ２纳米线，研究表
明，在 －２５℃低温环境下，小直径纳米线的容量能

保持室温容量的５０．２％，大直径纳米线的容量衰
减非常严重，只能以小电流进行放电。

相对于正极材料，负极材料受到低温的影响

更为严重，提高材料电导率，降低离子在负极中的

固相扩散，减弱负极极化等方法是提高负极材料

低温性能的重要途径。另外，与优化电解液的措

施配合来对电池进行整体优化也是提高低温 ＬＩＢ
性能的重要研究方向。

２．４　新型电池体系
由于传统锂离子电池的能量密度已经接近极

限；大量使用有机电解液会引起安全性问题；锂昂

贵的价格限制了锂离子电池进一步的大范围应

用，必须开发全固态锂离子电池、水系锂离子电池

及钠离子电池等新型电池体系来应对以上问题。

改善以上这些新型电池体系在低温条件下的性能

也是一个很重要的研究课题。

对于固态锂离子电池而言，关键是开发在低

温条件下性能良好的固态电解质。Ｚｈｕ等［８８］
通

过在有机金属框架材料（ＭＯＦ）上锚定大量阴离
子基团的方法制备了具有单离子传导特性的固态

电解质，这种电解质可以显著改善在低温 ０℃时
以 ＬｉＦｅＰＯ４为正极材料的全固态电池的充放电性

能。Ｌｉｎ和 Ｌｉｕ［８９］通过两步交联反应制备了一种
淀粉基固态电解质，可为锂盐提供更多有序且有

效的结合活性位点来促进锂盐的溶解。这种电解

质在低温条件下性能参数优异，在 －２０℃时其离
子电导率为 ３．１０×１０－５Ｓ／ｃｍ，锂离子转移数为
＋０．７２，分解电压为５．５０Ｖ，在低温０℃时以三元
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电极材料为正极的全固态电池表现出良好的充放

电性能。

对于水系锂离子电池而言，电解质也是影响

其低温充放电性能的关键因素。Ｔｒｏｎ等［９０］
报道

了一种在水系电解液里加入抗冻添加剂的方法来

改善水系锂离子电池的性能。通过抗冻剂乙二醇

的添加，不但可以拓宽水系电解液的工作温度范

围，而且可以在维持较低凝固点的同时确保较高

的离子迁移率，有助于减弱电极材料的极化，提高

其循环稳定性。在 －２０～０℃的温度范围内以纳
米 ＬｉＦｅＰＯ４为正极的水系电池表现出良好的充放电

性能。Ｗａｎｇ等［９１］
利用Ｌｉ３Ｖ２（ＰＯ４）３和ＬｉＴｉ２（ＰＯ４）３

为正极和负极电极材料构筑了水系锂离子电池，由

于在普通的水系电解液里 Ｌｉ３Ｖ２（ＰＯ４）３的容量衰
退较快，进一步开发了一种“ｗａｔｅｒｉｎｓａｌｔ”电解液，
不但可以显著改善电池的循环性能，而且由于这

种电解液具有较低的凝固点，所开发的水系电池

表现出良好的低温性能。

不同于全固态和水系锂离子电池，改善钠

离子电池低温性能的有效途径是开发新型电极

材 料
［９２９４］

。Ｇｕｏ等［９５］
开 发 了 一 种 新 型 的

Ｎａ３Ｖ２（ＰＯ４）２Ｏ２Ｆ纳米电极材料，并通过原位
ＸＲＤ技术证实这种电极材料在嵌钠和脱钠过程
中具有较低的体积膨胀率和较高的离子迁移速

率，所制备的电极材料在低温条件下表现出良好

的电 化 学 性 能。Ｗａｎｇ等［９６］
报 道 了 一 种 以

Ｎａ３Ｖ２（ＰＯ４）２Ｏ２Ｆ为正极，三维硒／石墨烯复合材
料为负极的钠离子全电池，在 －２５～２５℃的温度
范围内，０．４Ａ／ｇ的电流密度充放电循环１０００次
后容量保持率高于 ７５％。Ｈｏｕ等［９７］

通过硒化反

应结合碳包覆将氮掺杂碳包覆的纳米 Ｎｉ１．８Ｃｏ１．２Ｓｅ４
封装在氮掺杂碳纳米箱中，获得了一种新型钠离

子电池负极材料，其与以 Ｎａ３Ｖ２（ＰＯ４）２Ｏ２Ｆ为正
极材料匹配组装的钠离子全电池在 －２５～２５℃的
温度范围内表现出良好的电化学性能。

２．５　电池热管理系统
ＬＩＢ在低温环境下具有内阻大、能量低、寿命

短等缺点，ＢＴＭＳ能够安全有效地将电池预热并
改善低温下 ＬＩＢ的性能。针对不同的低温环境，
根据加热方式的不同，ＢＴＭＳ的加热方法可分为
外部加热、内部加热及外部内部结合加热等。

２．５．１　内部加热法
通过电池内阻或化学反应在电池内部对电池

进行加热的方法具有效率高、能耗低、加热均匀、

总质量轻等优势，但在锂电池组的实际推广应用

中并不成熟。

常见的 ＢＴＭＳ内部加热方式有高／低频交流
电加热法和自加热法。高／低频交流电加热法是
研究较早的一种电池内部加热法

［９８］
，该方法是通

过对 ＬＩＢ正负极之间施加低频（６０Ｈｚ）和高频
（１０～２０ｋＨｚ）的交流电以实现电池内部加热。
虽然该法在短时间内可以实现 ＬＩＢ的快速加热，
且预热均匀，但质量大、成本高等缺点限制了该方

法在质量敏感和小体积设备上的使用。Ｚｈａｎｇ
等

［９９］
提出了一种利用交流电对锂离子电池进行

内部预热的方法，基于等效电路建立了生热速率

模型，并进一步开发了一种集成能量守恒模型来

预测电池温度的上升，并且通过对 １８６５０电池在
不同绝热条件下的预热实验验证了模型的有效

性，通过模拟表明在较高的振幅、较低的频率和较

好的绝热条件下电池的升温速率较快，在优选的

条件下电池可以在 １５ｍｉｎ内从 －２０℃升温到
５℃，而且在多次加热后电池容量没有损失。Ｇｅ
等
［１００］
开发了一种温度自适应且无锂金属沉积的

交流预热方法，采用三电极锂离子电池测试了不

同温度下正极和负极的电化学阻抗，并拟合了等

效电路。利用拟合的等效电路模型并结合考虑锂

沉积电位，确定了在不同频率下不引起锂沉积的

加热电流最大振幅。最终提出了一种根据单元温

度调节幅值的多步交流预热方法，该方法可以使

电池在８００ｓ内从 －２０℃快速升温到５℃。
与高／低频交流电加热法相比，自热型低温

ＬＩＢ因具有质量轻、体积小、成本低、能效高、温度
均匀性好 等 优 势 而 备 受 研 究 者 关 注。Ｗａｎｇ
等

［１０１］
报道了一种“全气候（ＡＣＢ）”电池结构，该

电池可不依靠外部加热装置或电解液添加剂在

０℃以下快速自发热。如图 ９（ａ）所示，当电池工
作环境温度低于 ０℃，正极与该电池中作为第三
极的镍箔可形成放电回路，产生电能并释放热量

对电池进行自加热；该自热型低温 ＬＩＢ可通过消
耗５．５％的电量在 ３０ｓ内实现电池从 －３０℃到
０℃的快速自热。Ｚｈａｎｇ等［１０２］

在此研究的基础上

提出了一种“双页式”设计，可在提高 ４５％ ～４６％
的自热速度的同时，降低 １８％ ～４５％的电量消
耗。然而，自加热 ＬＩＢ内部温度的升高主要取决
于镍箔产生的欧姆热，在实际电池组应用中，各电

池包单元内部电池温度存在一定的差异，会造成

电池内部加热时间的不同和荷电量的不一致，因

此该法在解决电池组低温应用上还面临严峻的

挑战。

２．５．２　外部加热法
相比于内部加热法而言，外部加热法不仅形
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式多样化且实际应用较广，是目前商业化的电池

加热方式。该方法虽具有结构简单能效低、加热

时间长的优点，但与内部加热法相比，外部加热法

存在常见的弊端：①因额外的外部加热设计，需重
新考虑电池整体的布置和几何设计；②较差的预
热均匀性。外部加热法除传统的加热套加热法、

空气加热法和液体加热法，还包括保护电路模块

（ＰＣＭ）加热法和帕尔贴效应加热法等［１０３１０７］
。

加热套加热法是指为每个电池包覆一个由蓄

热材料制作而成的加热套，通过外部通电对电池

组加热，该方法具有加热均匀、能效高等特点，但

也具有设计复杂、散热慢等弊端。

空气对流加热法（见图 ９（ｂ））是通过电阻加
热器和风扇来改善圆柱形和方形 ＬＩＢ内部和外部
温度的常用方法之一。王发成等

［１０８］
通过实验测

试证明该法可在 ２１ｍｉｎ内实现电池从 －１５℃到
０℃的温度提高，但由于空气流速和空气通道的限
制导致传热不均性且电池加热效率较低。近期，

王发成等
［１０９］
根据传热学原理建立电热丝换热模

型，设计并制作了锂电池组空气加热箱，利用换热

介质的大温差现象在提高换热效率的同时，保留

了原有散热系统的设计，具有结构简单、成本低等

优势。

液体加热法与空气加热法同属于对流外部加

热法。由于液体具有比空气更高的加热效率、导

热效率与对流换热比，液体加热法具有比空气加

热法更小的温度差。典型的液体加热法如

图９（ｃ）所示，该方法在电池内部或外部将液体加
热，在液体流动的作用下提升每个电池的温度，并

使其达到理想的温度范围。但是液体加热法需考

虑电池箱的密封性和绝缘性、避免液体的泄露等

问题，一般对电池箱体的设计相对严格。另外，液

体加热电池需要考虑液体本身的物理化学性质，

Ｚｈａｎｇ等［１１０］
在２０Ａｈ电池组内考虑环境温度、雷

诺数和液体流向等因素考察了液体加热法对电池

加热的影响，并指出雷诺数对该方法的加热效率

影响不大。

除上述传统外部加热法外，近年来帕尔贴加

热法、ＰＣＭ加热法、热管加热法等外部加热法也
被用于对 ＬＩＢ进行加热。其中，帕尔贴加热法
（见图９（ｄ））是一类通过帕尔贴效应对 ＬＩＢ进行
加热的方法。帕尔贴效应指电流流过２种不同导
体界面时，将从外界吸收热量，或者向外界放出热

量。该方法的优势与特点是通过改变电流强度和

电流方向，就可改变加热强度和热量传递方向。

Ａｌａｏｕｉ和 Ｓａｌａｍｅｈ［１１１］提出了一种基于帕尔贴效应
的 ＢＴＭＳ并应用于低温下的汽车电池加热，实验
结果表明，该方法可以在 ２０ｍｉｎ内将汽车前电池
和汽车后电池从 １７℃分别加热到 ３７℃和 ２９℃。
该方法虽可以安全有效的实现电池加热，但当环

境温度低于０℃时，其加热时间与耗电量将增加，
因此有关帕尔贴加热法在 ＬＩＢ上的应用还有待进
一步研究。

此外，Ｈａｌｌａｊ和 Ｓｅｌｍａｎ［１１２］最早将 ＰＣＭ用于
ＢＴＭＳ。ＰＣＭ是一类在温度不变的情况下通过相
变过程吸收或释放潜热的物质，此物质可以在电

池低温冻结时释放大量热量。Ｈｕｏ和 Ｒａｏ［１１３］在
研究中指出较低的热导率、较大的潜热和较高的

图 ９　部分 ＢＴＭＳ的示意图

Ｆｉｇ．９　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｐａｒｔｏｆＢＴＭＳ
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环境温度有助于降低 ＰＣＭ的固化过程并在低温
环境下保持电池的温度，且较大的潜热会导致电

池内部温度分布不均，从而降低电池的使用寿命。

Ｌｉｎｇ等［１１４］
报道了ＰＣＭ在低温下对电池的保温能

力，并通过研究指出当环境温度从 ４０℃下降到
－１０℃时，ＰＣＭ可以保护电池约 １ｈ内维持在
５℃以上。另外，在连续充放电循环中，具有 ＰＣＭ
的电池比没有 ＰＣＭ的电池具有更高的平均温度，
因而可维持更优异的电池性能。Ｓｏｎｇ等［１１５］

提出

了一种半导体热电设备／ＰＣＭ耦合 ＢＴＭＳ以及
４８Ｖ、８０Ａｈ电池组的三维模型（见图 ９（ｅ）），半
导体热电设备在加热电池的同时，ＰＣＭ通过潜热
改变相变对电池进行保温，并保持电池预热温度

的均匀性。ＰＣＭ保温加热法的主要优势在于其
较高的储热和温度调节灵活性。但大多数 ＰＣＭ
均具有较低的导热系数，目前主要通过添加高导

热成分（如金属泡沫或多孔碳基体）来改善复合

ＰＣＭ材料的导热性。此外，基于 ＰＣＭ的 ＢＴＭＳ只
能在短时间内延迟电池的低温下降而且会增加电

池的总体质量。

除此以外，热管作为一种高效的传热元件，通

过热管对 ＬＩＢ预热也是 ＢＴＭＳ中广泛应用的外部
加热法之一。当在加热管内循环时，它可以有效

利用流体的蒸发和冷凝自发地实现热传递。

Ｗａｎｇ等［１１６］
设计了一种基于热管的 ＢＴＭＳ，以实

现在低温环境下对电池进行加热。研究表明，使

用２０℃的热流体可以在 １５００ｓ内实现电池从
－２０℃到 ０℃的有效预热；如果将管内流体温度
提高到 ４０℃，预热时间将缩短至 ５００ｓ。微热管
阵列（ＭＨＰＡ）是一种高导热率的新型热管结构
（见图９（ｆ）），Ｙｅ等［１１７１１８］

报道了该设计的内部结

构并成功实现了对电池的低温加热。研究表明，

在３０Ｗ的功率下，ＭＨＰＡ可以在 １１００ｓ内实现
电池从 －３０℃到０℃的有效预热。热管的低成本
和低质量为其在 ＢＴＭＳ方面的实际应用上奠定了
坚实的基础，但该方法对加热大型锂电池组的温

度均匀性还有待研究。

综上所述，ＢＴＭＳ对提高 ＬＩＢ低温下的电化
学性能具有重要意义。传统的空气加热法、液体

加热法及加热套加热法等外部加热法实际应用时

间久，但在减小能量消耗、提升预热效率和减轻设

备总质量与体积等方面还有待优化。此外，新型

的外部加热法，如帕尔贴加热法、ＰＣＭ加热法和
热管加热法，虽在一定程度上优化了传统外部加

热法的弊端，但在锂电池组实际低温加热应用研

究上还需改良与优化。另外，内部加热法，特别是

自热型 ＬＩＢ的研究是近些年 ＢＴＭＳ的研究热点，
该方法与其他加热方法联用或增加设计细节、优

化加热方法，都将为 ＬＩＢ在特种低温电池领域应
用带来新突破。

３　结　论

综上所述，温度严重影响 ＬＩＢ电池充放电过
程中锂离子的传输速率，ＬＩＢ在低温环境下性能
严重退化。低温条件下，传质速率变慢，包括电解

质的离子电导率和固体活性材料中 Ｌｉ＋扩散率都
不同程度地降低；此外，在材料表面的固液相界
面上，电荷转移过程会变得困难，Ｌｉ＋去溶剂化的
能量势垒增加以及 Ｌｉ＋的迁移速率降低；而且在
负极表面很容易发生电镀锂的现象而形成枝晶，

造成 ＬＩＢ失效并引起安全问题。现有的研究成果
提出了几种改善 ＬＩＢ低温性能的有效方法，主要
包括调节电解质的组分以提高离子电导率，对电

极材料进行改性和开发，以及设计合理的 ＢＴＭＳ
使其更能适应严苛的低温环境。

目前，虽然 ＬＩＢ在低温性能方面取得了一些
研究性突破，但在全面商业化之前仍然面临着一

些亟待解决的问题：

１）在电解液中使用共溶剂和添加剂可以拓
宽电解液的工作温度，这些成果初步证明了添加

组分的作用，但对其工作机制的理解还不够透彻；

同时，通过适当手段改性后的电极材料在低温条

件下依然存在反应动力学缓慢的缺点；此外，附加

的 ＢＴＭＳ技术在商业应用上不够成熟，还需进一
步改良与优化。

２）目前的研究仅限于小规模实验室验证阶
段，在大规模试验及商业化阶段还面临着使用安

全性等重大问题。

３）依据现有研究成果，低温性能最佳的 ＬＩＢ
可以在近 －９５℃下工作，在此温度下其工作效率
普遍不高。且这个温度也仅限于在地球上使用，

不能满足外太空和近太空区域的环境温度下对

ＬＩＢ的性能需求。所以，在此基础上，还应进一步
研究如何拓展 ＬＩＢ的工作温度，使其可以适应更
低的温度环境。

４）考虑到地理环境的复杂性，一般低温环境
出现在高海拔地区或深海区域。但这些地区的环

境恶劣之处不仅仅体现在低温气候上，同时还面

临着低压或高压的情况，而且压力对电池的工作

效率和安全性有很大的影响。因此，在研究温度

对 ＬＩＢ影响的同时还要兼顾其它环境因素对其性
能的影响。
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因此，低温 ＬＩＢ下一步的研究重点应该集中
在以下３个方面：

１）系统全面地研究电解液对电池性能的影
响和作用机制并形成范式研究，为其他电池体系

的研究提供参考依据。

２）加快开发具有优异电极动力学性能和能
超快充放电的电极材料。

３）把锂金属电池作为研究重点，解决锂金属
负极严重的枝晶问题，并提高其倍率和循环性能，

在能量密度上实现更大突破。同时应从材料方面

和电池安全系统管控方面综合考虑进行研发，使

ＬＩＢ在低温条件下能高效并安全地工作。
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ＬＩＪＨ，ＨＥＪＸ，ＺＨＡＮＧＸＹ，ｅｔａｌ．Ｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓ
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ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ［Ｊ］．ＥｑｕｉｐｍｅｎｔＥｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，

１１（１）：１１１１１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］胡悦丽，许志，陈立宝，等．导电剂及电解液对锂离子电池低

温性能的影响［Ｊ］．电源技术，２０１３，３７（２）：２０４２０８．

ＨＵＹＬ，ＸＵＺ，ＣＨＥＮＬＢ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｏｎｄｕｃｔｉｖｅ
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ｉｏｎｂａｔｔｅｒｙ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２０１３，３７

（２）：２０４２０８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＴＨＥＮＵＷＡＲＡＡＣ，ＳＨＥＴＴＹＰＰ，ＭＣＤＯＷＥＬＬＭＴ．Ｄｉｓｔｉｎｃｔ
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（１２）：８６６４８６７２．

［１７］陈仕玉，杨固长，杨柳，等．低温型锂离子电池的研制［Ｊ］．

电源技术，２０１９，４３（７）：１０９０１０９３．
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Ｓｏｕｒｃｅｓ，２０１９，４３（７）：１０９０１０９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］顾月茹，赵卫民，苏长虎，等．锂离子电池低温性能改善研究
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ｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｃｈｅｍｉｓｔｒｙ，２０１８，２４（５）：４８８

４９６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］ＰＯＮＲＯＵＣＨＡ，ＭＡＲＣＨＡＮＴＥＥ，ＣＯＵＲＴＹＭ，ｅｔａｌ．Ｉｎｓｅａｒｃｈ
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ｃｈａｒｇｅａｂｌｅｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＣｈｅｍｉｃａｌＲｅｖｉｅｗｓ，２００４，１０４（１０）：

４３０３４４１８．

［２１］ＸＵＫ．ＥｌｅｃｔｒｏｌｙｔｅｓａｎｄｉｎｔｅｒｐｈａｓｅｓｉｎＬｉｉｏｎｂａｔｔｅｒｉｅｓａｎｄｂｅ
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ｃｈａｒｇｅａｂｌｅｂａｔｔｅｒｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２００６，１６２

（１）：６９０６９５．

［２３］ＳＭＡＲＴＭＣ，ＲＡＴＮＡＫＵＭＡＲＢＶ，ＷＨＩＴＣＡＮＡＣＫＬＤ，ｅｔａｌ．
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２０１３，１５６：１３６１４３．
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［２７］ＬＩＱＹ，ＬＵＤＰ，ＺＨＥＮＧＪＭ，ｅｔａｌ．Ｌｉ＋ ｄｅｓｏｌｖａｔｉｏｎｄｉｃｔａｔｉｎｇ
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ＡｐｐｌｉｅｄＭａｔｅｒｉａｌｓ＆Ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓ，２０１７，９（４９）：４２７６１４２７６８．

［２８］ＥＩＮＥＬＩＹ，ＴＨＯＭＡＳＳＲ，ＣＨＡＤＨＡＲ，ｅｔａｌ．Ｌｉｉｏｎｂａｔｔｅｒｙ
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ｎａｌｏｆｔｈｅＥｌｅｃｔｒｏｃｈｅｍｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，１９９７，１４４（３）：８２３８２９．

［２９］ＬＡＩＹＱ，ＰＥＮＧＢ，ＺＨＡＮＧＺＡ，ｅｔａｌ．Ａｗｉｄｅｏｐｅｒａｔｉｎｇｔｅｍ
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ｃｈｅｍｉｃａｌＳｏｃｉｅｔｙ，２０１４，１６１（６）：Ａ８７５Ａ８７９．

［３０］ＳＭＡＲＴＭＣ，ＲＡＴＮＡＫＵＭＡＲＢＶ，ＣＨＩＮＫＢ，ｅｔａｌ．ｌｉｔｈｉｕｍ
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ｃｉｅｔｙ，２０１０，１５７（１２）：Ａ１３６１Ａ１３７４．

［３１］ＳＭＡＲＴＭＣ，ＲＡＴＮＡＫＵＭＡＲＢＶ，ＢＥＨＡＲＡ，ｅｔａｌ．Ｇｅｌｐｏｌｙ

ｍｅｒｅｌｅｃｔｒｏｌｙｔｅｌｉｔｈｉｕｍｉｏｎｃｅｌｌｓｗｉｔｈｉｍｐｒｏｖｅｄｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｏｗｅｒＳｏｕｒｃｅｓ，２００７，１６５（２）：５３５

５４３．　

［３２］ＤＯＮＧＸＬ，ＬＩＮＹＸ，ＬＩＰＬ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｅｎｅｒｇｙｒｅｃｈａｒｇｅａｂｌｅ
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（１７）：５６２３５６２７．

［３３］ＨＯＬＯＵＢＥＫＪ，ＹＩＮＹＪ，ＬＩＭＱ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｌｏｉｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｔｉｃ
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ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＥｄｉｔｉｏｎ，２０１９，５８（５２）：１８８９２１８８９７．

［３４］ＸＵＪ，ＷＡＮＧＸ，ＹＵＡＮＮＹ，ｅｔａｌ．Ｅｘｔｅｎｄｉｎｇｔｈｅｌｏｗｔｅｍｐｅｒａ
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（８）：６６４６７０．
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ＭＳ）．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｕｒｇｅｎｔｐｒｏｂｌｅｍｓｔｏｂｅｓｏｌｖｅｄｉｎｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＬＩＢｒｅｓｅａｒｃｈａｒｅｓｕｍｍａｒｉｚｅｄ，ａｎｄｔｈｅｆｅａ
ｓｉｂｌｅｒｅｓｅａｒｃｈｄｉｒｅｃｔｉｏｎｉｓｓｕｇｇｅｓｔｅｄｆｏｒｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆａｎｅｗｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅＬＩＢ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＬｉｔｈｉｕｍＩｏｎＢａｔｔｅｒｙ（ＬＩＢ）；ｌｏｗｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ；ｅｌｅｃｔｒｏｌｙｔｅ；ｅｌｅｃｔｒｏｄｅｍａｔｅｒｉａｌｓ；
ＢａｔｔｅｒｙＴｈｅｒｍａｌＭａｎａｇｅｍｅｎｔＳｙｓｔｅｍ（ＢＴＭＳ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２０１０１６；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１１２０；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１２０９１０：１０
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１２０８．１０２１．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５１８２２２０１，５１９７２２９２，１２１０２２９０）；ＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＳｈａｎｇｈａｉＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ＬｅａｄｉｎｇＲｅｓｅａｒｃｈＰｒｏｇｒａｍｏｆＭａｎｎｅｄＳｐａｃｅ（０５０４０２）；ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆ
ＳｈａｎｘｉＰｒｏｖｉｎｃｅ（２０１８０１Ｄ２２１１３３，２０１９０１Ｄ１１１１３７）
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基于 ＰＳＯ的多星座 ＧＮＳＳ垂直保护级优化方法
王尔申１，２，，孙彩苗１，佟刚１，郭婧３，王传云４，曲萍萍１

（１．沈阳航空航天大学 电子信息工程学院，沈阳 １１０１３６；　２．沈阳航空航天大学 辽宁省通用航空研究院，沈阳 １１０１３６；

３．中国民航科学技术研究院，北京 １０００２８；　４．沈阳航空航天大学 人工智能学院，沈阳 １１０１３６）

　　摘　　　要：针对传统的高级接收机自主完好性监测（ＡＲＡＩＭ）算法中完好性风险和连
续性风险分配存在保守的问题，提出了一种基于粒子群优化（ＰＳＯ）算法的完好性风险和连续
性风险分配方法。将不同的分配策略作为算法中不同的粒子，选取不同故障子集对应的垂直

保护级的加权和为适应度函数，每个粒子基于粒子群优化寻优原理更新其位置及速度直至满

足条件，进而得到优化后的分配策略和对应的垂直保护级。通过双星座对所提方法进行验证，

并与传统方法进行对比分析，结果表明：基于 ＰＳＯ算法的完好性风险和连续性风险分配策略
优化了垂直保护级，提高了 ＡＲＡＩＭ全球可用性。

关　键　词：ＧＮＳＳ；垂直保护级；完好性风险；连续性风险；粒子群优化（ＰＳＯ）算法
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２１７５０６

　　接收机自主完好性监测（ＲＡＩＭ）算法可以在
单星座、单故障下为航空用户提供非精密进近阶

段的完好性监测。随着多星座组合导航系统的应

用，使得可见卫星数增加，单星座、单故障假设不

再成立
［１］
。ＧＥＡＳ（ＧＮＳＳＥｖｏｌｕｔｉｏｎａｒｙＡｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

Ｓｔｕｄｙ）报告提出的高级接收机自主完好性监测
（ＡＲＡＩＭ）算法旨在实现精密进近阶段为导航用
户提供完好性监测，以及多星座组合导航下的完

好性监测
［２］
。ＡＲＡＩＭ系统架构由空间段、用户段

和地面段组成。其中，用户段接收机接收空间段

多个星座的多频信号测量值，根据地面监测站提

供的完好性支持信息（ＩＳＭ），确定出需要进行监
测的故障子集及对应的监测子集概率，接收机计

算各个子集的位置估计和完好性边界，从而识别

和排除故障测量值，得到定位解的保护级
［３］
。现

阶段，ＡＲＡＩＭ的研究热点是满足飞机在 ２００ｆｔ

（１ｆｔ＝０．３０４８ｍ）下精密进近中的垂直导航
（ＬＰＶ２００）服务［４］

。

多星座组合导航可以提高 ＡＲＡＩＭ在 ＬＰＶ
２００下的可用性，目前，已有学者提出基于北斗
（ＢＤＳ）、Ｇａｌｉｌｅｏ和 ＧＰＳ等多星座组合的 ＡＲＡＩＭ
算法以改善 ＡＲＡＩＭ在 ＬＰＶ２００服务下的可用
性
［５７］
。Ｂａｎｇ等［８］

研究了 ＡＲＡＩＭ故障检测测试
和位置误差的时间相关性对完好性风险（ＰＨＭＩ）
的影响，提出了一种方法，估计给定时间间隔内的

实际 ＰＨＭＩ以改善 ＡＲＡＩＭ可用性；Ｓｕｎ等［９］
提出

了一种 ＥＡＡＲＡＩＭ方法，改善了 ＡＲＡＩＭ覆盖区
域的可用性。近年来，有学者分析了卫星几何分

布对完好性的影响，在保证连续性风险（ＰＦＡ）的
前提下降低了 ＰＨＭＩ，分析了 ＡＲＡＩＭ可用性［１０］

。

这些改进在不同程度上优化了保护级，提高了

ＡＲＡＩＭ可用性。另外，ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ的分配影响
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垂直保护级（ＶＰＬ），传统的 ＡＲＡＩＭ算法中 ＰＨＭＩ
和 ＰＦＡ分配方法存在保守分配的问题，将导致
ＡＲＡＩＭ难以满足 ＬＰＶ２００的服务要求。针对此
问题，Ｂｌａｎｃｈ和 Ｗａｌｔｅｒ等［１１］

先后研究了 ＡＲＡＩＭ
算法中 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ的分配问题，提出了一种基
于拉格朗日乘数法的分配方法以优化 ＶＰＬ，但计
算过程相对复杂。

本文提出将粒子群优化（ＰＳＯ）算法引入到
ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ的分配过程中，通过优化 ＶＰＬ，将算
法基于 ＢＤＳ／ＧＰＳ双星座对全球 ＶＰＬ和 ＡＲＡＩＭ
可用性进行分析和验证。

１　ＡＲＡＩＭ技术

１．１　ＬＰＶ２００性能要求
ＡＲＡＩＭ以实现全球 ＬＰＶ２００服务为目标，用于

评估ＡＲＡＩＭ可用性的ＬＰＶ２００服务要求如下［１２］
：

１）垂直保护级小于垂直告警限（ＶＡＬ），即
ＶＰＬ＜ＶＡＬ，对于 ＬＰＶ２００，ＶＡＬ＝３５ｍ。

２）水平保护级 （ＨＰＬ）小于水平告警限
（ＨＡＬ），即 ＨＰＬ＜ＨＡＬ，其中 ＨＡＬ＝４０ｍ。

３）有效检测阈值 ＥＭＴ≤１５ｍ。
４）９５％的垂直定位精度≤４ｍ。
当第１个条件满足时就可确定 ＡＲＡＩＭ可用，

因此，可通过最小化 ＶＰＬ，提高 ＡＲＡＩＭ可用性［１３］
。

１．２　完好性支持信息
ＡＲＡＩＭ技术小组建议在 ＡＲＡＩＭ算法中使用

ＩＳＭ，其是反映核心星座固有性能的参数［１４］
，主要

包括以下内容：

１）σＵＲＥ，ｉ：用于评估精度和连续性的卫星 ｉ的
时钟和星历误差的标准差。

２）σＵＲＡ，ｉ：用于评估完好性的卫星 ｉ的时钟和
星历误差的标准差。

３）Ｐｓａｔ，ｉ：卫星 ｉ发生故障的先验概率。
４）ｂｃｏｎｔ，ｉ：用于评估精度和连续性的卫星 ｉ的

最大标准差。

５）ｂｎｏｍ，ｉ：用于评估完好性的卫星 ｉ的最大标
准差。

２　ＶＰＬ的计算方法

传统的 ＡＲＡＩＭ算法根据飞行阶段对导航系
统完好性要求来计算保护级，基于多假设解分离

（ＭＨＳＳ）算法的 ＶＰＬ计算可以表示为［１４］

ＶＰＬ＝ｍａｘ（ＶＰＬ０，ＶＰＬｋ） （１）
式中：ＶＰＬｋ表示故障子集 ｋ对应的 ＶＰＬ；ｋ＝０表
示无故障子集对应的 ＶＰＬ。

ＶＰＬ０ ＝Ｋｍｄ，０σｖ，０＋∑
Ｎｓａｔ

ｉ＝１
Ｓ０（３，ｉ）ｂｎｏｍ，ｉ （２）

ＶＰＬｋ ＝Ｄｋ＋Ｋｍｄ，ｋσｖ，ｋ＋∑
Ｎｓａｔ

ｉ＝１
Ｓｋ（３，ｉ）ｂｎｏｍ，ｉ （３）

其中：Ｎｓａｔ为卫星的个数；Ｓ０为无故障子集的加权
最小二乘投影矩阵；Ｓｋ为故障子集 ｋ的加权最小
二乘投影矩阵；Ｄｋ为故障子集 ｋ对应的检测阈
值，表示为

Ｄｋ ＝Ｋｆａ，ｋσｄｖ，ｋ＋∑
Ｎｓａｔ

ｉ＝１
ΔＳｋ（３，ｉ）ｂｃｏｎｔ，ｉ （４）

ΔＳｋ ＝Ｓｋ－Ｓ０ （５）
式中：σｖ，０、σｖ，ｋ和 σｄｖ，ｋ为相应故障子集的检测统
计量在垂直方向的标准差；Ｋｍｄ，ｋ和 Ｋｆａ，ｋ由完好性
风险 ＰＨＭＩ和连续性风险 ＰＦＡ确定，表示如下：
Ｋｆａ，０ ＝０ （６）

Ｋｆａ，ｋ ＝－Ｑ
－１ ＰＦＡ
Ｎ( )
ｓｅｔ

（７）

Ｋｍｄ，０ ＝－Ｑ
－１ ＰＨＭＩ
２（Ｎｓｅｔ＋１( )） （８）

Ｋｍｄ，ｋ ＝－Ｑ
－１ ＰＨＭＩ
Ｐｓａｔ，ｉ（Ｎｓｅｔ＋１( )） （９）

其中：Ｑ为标准正态分布尾部累计概率密度函数；
Ｎｓｅｔ为故障子集个数；在传统的 ＡＲＡＩＭ算法中，
ＰＦＡ平均分配给每个故障子集，无故障时不分配
连续性风险，因此 Ｋｆａ，０＝０。

根据式（１）可知，ＶＰＬ由最大值函数确定，平
均分配 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ不是最优的分配策略。

３　基于ＰＳＯ算法分配ＰＨＭＩ和ＰＦＡ
３．１　适应度函数选取

根据式（１）～式（９），故障子集 ｋ对应的 ＶＰＬ
的计算方法可以表示为

ＶＰＬｋ ＝－Ｑ
－１ ＰＦＡ
Ｎ( )
ｓｅｔ

σｄｖ，ｋ－

　　Ｑ－１ ＰＨＭＩ
Ｐｓａｔ，ｉ（Ｎｓｅｔ＋１( )）σｖ，ｋ＋

　　∑
Ｎｓａｔ

ｉ＝１
Ｓｋ（３，ｉ）ｂｎｏｍ，ｉ＋∑

Ｎｓａｔ

ｉ＝１
ΔＳｋ（３，ｉ）ｂｃｏｎｔ，ｉ

（１０）
将 ＰＳＯ算法引入到 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ的分配过

程，需选取合理的优化目标，即适应度函数。根据

式（１０），选取 ＶＰＬ作为优化目标，分配给各故障子
集的 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ作为优化参数，建立优化目标为
ｍｉｎｍａｘ（ＶＰＬｋ（ＰＨＭＩ，ｋ，Ｐｆａ，ｋ））

　　ｓ．ｔ．　
∑
Ｎｓｅｔ

ｋ＝１
ＰＨＭＩ，ｋ≤ ＰＨＭＩ

∑
Ｎｓｅｔ

ｋ＝１
Ｐｆａ，ｋ≤

{
Ｐｆａ

（１１）
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式中：ＰＨＭＩ，ｋ为分配给故障子集 ｋ的完好性风险；
Ｐｆａ，ｋ为分配给故障子集 ｋ的连续性风险；Ｐｆａ为连
续性风险总和。理想情况下，存在各故障子集对

应的 ＶＰＬ都相等［８］
。

从而，优化目标的计算可以表示为

ＶＰＬ＝ｍｉｎ（ＶＰＬｋ）　　ｋ＝０，…，Ｎｓｅｔ （１２）
定义：

Ｅｋ ＝∑
Ｎｓａｔ

ｉ＝１
Ｓｋ（３，ｉ）ｂｎｏｍ，ｉ＋∑

Ｎｓａｔ

ｉ＝１
ΔＳｋ（３，ｉ）ｂｃｏｎｔ，ｉ

（１３）
　　则各故障子集对应的 ＶＰＬ表示为
ＶＰＬｋ ＝Ｋｆａ，ｋσｄｖ，ｋ＋Ｋｍｄ，ｋσｖ，ｋ＋Ｅｋ （１４）

根据多目标优化理论
［１５］
，将多目标优化转化

为单目标优化，取 ＶＰＬｋ的加权和为优化目标：
ｍｉｎＦｋ

　　ｓ．ｔ．　

Ｆｋ ＝∑
Ｎｓｅｔ

ｋ＝０
（ｇｋ·ＶＰＬｋ）

ｇｋ ＝
σｄｖ，ｋ＋σｖ，ｋ

∑
Ｎｓｅｔ

ｋ＝０
σｄｖ，ｋ＋∑

Ｎｓｅｔ

ｋ＝０
σｖ，ｋ

ＶＰＬｋ ＝Ｋｆａ，ｋσｄｖ，ｋ＋Ｋｍｄ，ｋσｖ，ｋ＋Ｅ













ｋ

（１５）
３．２　ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ分配优化方法

将 ＰＳＯ算法引入到 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ的分配过
程中，具体步骤如下：

步骤１　算法参数初始化。
步骤２　形成初始种群。根据故障子集个数

Ｎｓｅｔ，在０～ＰＨＭＩ和 ０～ＰＦＡ范围内各自生成 Ｍ
组随机数，形成初始种群 Ｇ０ｍ。

Ｇ０ｍ ＝
ＰＨＭＩ，ｍ０，ＰＨＭＩ，ｍ１，…，ＰＨＭＩ，ｍＮｓｅｔ
０，Ｐｆａ，ｍ１，Ｐｆａ，ｍ２，…，Ｐｆａ，ｍＮ[ ]

ｓｅｔ

（１６）

式中：ｍ＝１，２，…，Ｍ，Ｍ为种群个数，且存在：

ｓ．ｔ．
∑
Ｎｓｅｔ

ｋ＝０
ＰＨＭＩ，ｍｋ≤ ＰＨＭＩ

∑
Ｎｓｅｔ

ｋ＝１
Ｐｆａ，ｍｋ≤

{
Ｐｆａ

（１７）

步骤３　计算适应度函数。根据上述选取的
适应度函数 ｍｉｎＦ，将初始种群中的每个粒子代
入到适应度函数中，计算每个粒子对应的适应度

值，将适应度值最小的粒子位置设为初始全局最

优位置 ｇｂｅｓｔ，每个粒子自身的位置设置为初始个
体最优位置 ｐｂｅｓｔｍ。粒子速度和位置更新如下：
ｖｍ（ｔ＋１）＝ωｖｍ（ｔ）＋ｃ１ｒ１（ｐｂｅｓｔｍ －ｘｍ（ｔ））＋
　　ｃ２ｒ２（ｇｂｅｓｔ－ｘｍ（ｔ）） （１８）
ｘｍ（ｔ＋１）＝ｘｍ（ｔ）＋ｖｍ（ｔ＋１） （１９）

式中：ω为惯性权因子；ｃ１和 ｃ２为正的加速系数；
ｒ１和 ｒ２为 ０～１之间均匀分布的随机数；ｖｍ 为粒
子 ｍ的运动速度。

参数值的选取影响算法的性能，本文中基于

Ｓｈｉ和 Ｒｕｓｓｅｌｌ［１６］的研究进行多次仿真实验，选取
ＰＳＯ算法参数：种群大小 Ｍ＝５０；最大迭代次数
Ｍｔ＝５０；加速系数 ｃ１＝ｃ２＝１．２，粒子最大移动速
度ｖｍａｘ＝４，最小移动速度 ｖｍｉｎ＝－１；惯性权因子
引入自适应值，其表示为

ω＝ωｍａｘ－（ωｍａｘ－ωｍｉｎ）
ｔ
Ｍｔ

（２０）

式中：ｔ为迭代次数；ωｍａｘ＝０．９和 ωｍａｘ＝０．４分别
为最大和最小惯性系数。

步骤４　迭代更新。通过判断初始迭代时每
个粒子的个体最优值，确定每次迭代过程中每个

粒子经过的个体最优位置 ｐｂｅｓｔｍ 和群体中的全
局最优位置 ｇｂｅｓｔ。每个粒子根据上次迭代得到
ｇｂｅｓｔ和 ｐｂｅｓｔｍ，基于式（１８）和式（１９）更新自身的
位置和速度，并计算更新后的位置对应的适应度

值，直到满足条件，得到优化的分配策略和 ＶＰＬ。

４　仿真验证与结果分析

为验证本文方法的性能，采用 ＢＤＳ／ＧＰＳ双星
座，仿真时长为３ｈ，对 ＩＳＭ参数在合理的范围内
设置不同的４组参数，如表１所示。表中：Ｐｃｏｎｓｔ表
示卫星星座故障概率。全球 ＡＲＡＩＭ可用性覆盖
率以仿真时间段内服务可用时间比率超过

９９．５％的用户占总用户的比率表示。
表 １　ＩＳＭ 参数设置

Ｔａｂｌｅ１　ＩＳＭ ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇ

组号 星座 Ｐｓａｔ Ｐｃｏｎｓｔ ｂｃｏｎｔ ｂｎｏｍ σＵＲＡ σＵＲＥ

１
ＧＰＳ １０－５ １０－８ ０ ３／４ １ ２／３
ＢＤＳ １０－４ １０－８ ０ ３／４ １ ２／３

２
ＧＰＳ １０－４ １０－８ ０ ３／４ １ ２／３
ＢＤＳ １０－５ １０－８ ０ ３／４ １ ２／３

３
ＧＰＳ １０－５ １０－８ ０ ３／４ ３／２ １
ＢＤＳ １０－４ １０－８ ０ ３／４ １ ２／３

４
ＧＰＳ １０－４ １０－８ ０ ３／４ １ ２／３
ＢＤＳ １０－５ １０－８ ０ ３／４ ３／２ １

　　针对 ＡＲＡＩＭ所覆盖区域，使用仿真时间内
ＡＲＡＩＭ可用时间占总仿真时间的比值作等高线
图，在不同的４组参数下，传统的 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ分
配方法与基于 ＰＳＯ算法的 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ分配方
法对应的全球 ＶＰＬ和 ＡＲＡＩＭ全球可用性如图１～
图４所示。

图１～图４给出了传统分配方法和本文分配
方法在不同 ＩＳＭ参数下 ＢＤＳ／ＧＰＳ双星座下的全
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图 １　第 １组参数下全球 ＶＰＬ和 ＡＲＡＩＭ全球可用性

Ｆｉｇ．１　ＧｌｏｂａｌＶＰＬａｎｄＡＲＡＩＭｇｌｏｂａｌａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｔｈｅｆｉｒｓｔｓｅｔｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图 ２　第 ２组参数下全球 ＶＰＬ和 ＡＲＡＩＭ全球可用性

Ｆｉｇ．２　ＧｌｏｂａｌＶＰＬａｎｄＡＲＡＩＭｇｌｏｂａｌａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｔｈｅｓｅｃｏｎｄｓｅｔｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

球 ＶＰＬ和 ＡＲＡＩＭ可用性，每组图中左图对应传
统分配方法；右图对应本文方法。分析图１～图 ４
可知，在传统的分配方法中，部分 ＡＲＡＩＭ用户区
域的 ＶＰＬ值大于 ＶＡＬ，而在优化后的本文方法
中，对应的一部分区域的 ＶＰＬ值被优化，使其小

图 ３　第 ３组参数下的全球 ＶＰＬ和 ＡＲＡＩＭ全球可用性

Ｆｉｇ．３　ＧｌｏｂａｌＶＰＬａｎｄＡＲＡＩＭｇｌｏｂａｌａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｔｈｅｔｈｉｒｄｓｅｔｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

图 ４　第 ４组参数下的全球 ＶＰＬ和 ＡＲＡＩＭ全球可用性

Ｆｉｇ．４　ＧｌｏｂａｌＶＰＬａｎｄＡＲＡＩＭｇｌｏｂａｌａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙｕｎｄｅｒ

ｔｈｅｆｏｕｒｔｈｓｅｔｏｆｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

于 ＶＡＬ，满足 ＬＰＶ２００服务要求。例如，图 １（ａ）
中，纬度 －６０°以下、经度 ０°附近的区域；图 ２（ａ）
中，纬度 －６０°～－２０°、经度 ０°～１００°附近的区
域；图３（ａ）中，纬度 －６０°～－２０°、经度 －１００°附
近的区域；图 ４（ａ）中，纬度 －６０°～－２０°、经度
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－１００°附近的区域。分析以上区域对应的ＡＲＡＩＭ
可用性得知，传统分配方法对应的 ＶＰＬ值越大，
本文方法优化 ＶＰＬ更明显，对应区域 ＡＲＡＩＭ可
用性覆盖率改善更明显。因此，本文方法降低了

ＡＲＡＩＭ用户区域的 ＶＰＬ，提高了相应区域的
ＡＲＡＩＭ可用性覆盖率。

表２对比了４组参数下２种分配方法对应的
ＡＲＡＩＭ全球可用性。结果表明，本文方法可以提
高 ＡＲＡＩＭ在全球的可用性覆盖率。

表 ２　优化前后的 ＡＲＡＩＭ 全球可用性对比

Ｔａｂｌｅ２　ＧｌｏｂａｌａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＡＲＡＩＭ

ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ

组号
ＡＲＡＩＭ全球可用性／％

传统分配方法 本文方法

１ ９０．７７ ９２．４４

２ ９２．１０ ９３．４９

３ ７７．６２ ７９．４０

４ ７９．２３ ８１．０１

５　结　论

本文提出将各故障子集对应的 ＶＰＬ加权和
作为优化目标，选取完好性风险和连续性风险为

优化参数，建立了基于 ＰＳＯ算法的 ＰＨＭＩ和 ＰＦＡ
优化分配过程，对研究的算法进行了 ＢＤＳ／ＧＰＳ双
星座下的仿真实验和分析，研究结果表明：

１）可以降低 ＡＲＡＩＭ覆盖区域的 ＶＰＬ，且
ＶＰＬ值越大，基于 ＰＳＯ算法的分配方法优化 ＶＰＬ
更明显。

２）可以改善 ＢＤＳ／ＧＰＳ双星座下的 ＡＲＡＩＭ
全球可用性覆盖率。
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ｉｎｇｏｆｔｈｅＳａｔｅｌｌｉｔｅＤｉｖｉｓｉｏｎｏｆｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，２０１８：

２６８２２６９４．

［９］ＳＵＮＸ，ＸＵＬ，ＪＩＹ，ｅｔａｌ．ＡｎｅｘｔｒｅｍｕｍａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎＡＲＡＩＭ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎＧＰＳａｎｄＢＤＳ［Ｊ］．ＩＥＥＥＡｃｃｅｓｓ，２０２０，８：

３００２７３００３６．

［１０］ＳＵＮＹ，ＷＡＮＧＴＳ，ＷＡＮＧＺＰ，ｅｔａｌ．Ｏｐｔｉｍａｌｒｉｓｋａｌｌｏｃａｔｉｏｎ

ｆｏｒＢＤＳ／ＧＰＳａｄｖａｎｃｅｄｒｅｃｅｉｖｅｒａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｉｎｔｅｇｒｉｔｙｍｏｎｉｔｏ

ｒｉｎｇ［Ｃ］∥ Ｐｒｏｃｅｅｄｉｎｇｓｏｆｔｈｅ２０１５ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＴｅｃｈｎｉｃａｌ

ＭｅｅｔｉｎｇｏｆｔｈｅＩｎｓｔｉｔｕｔｅｏｆＮａｖｉｇａｔｉｏｎ，２０１５：６８７６９５．

［１１］ＢＬＡＮＣＨＪ，ＷＡＬＴＥＲＴ，ＥＮＧＥＰ．ＲＡＩＭｗｉｔｈｏｐｔｉｍａｌｉｎｔｅｇｒｉｔｙ

ａｎｄｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｍｕｌｔｉｐｌｅｆａｉｌｕｒｅｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥ

ＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＡｅｒｏｓｐａｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，２０１０，４６

（３）：１２３５１２４７．

［１２］ＥＬＭＯＷＡＦＹ Ａ，ＹＡＮＧ Ｃ．Ｌｉｍｉｔｅｄｓｅｎｓｉｔｉｖｉｔｙａｎａｌｙｓｉｓｏｆ

ＡＲＡＩＭａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙｆｏｒＬＰＶ２００ｏｖｅｒＡｕｓｔｒａｌｉａｕｓｉｎｇｒｅａｌｄａｔａ

［Ｊ］．ＡｄｖａｎｃｅｓｉｎＳｐａｃｅＲｅｓｅａｒｃｈ，２０１６，５７（２）：６５９６７０．

［１３］ＷｏｒｋｉｎｇＧｒｏｕｐＣ，ＥＵＵ．Ｓ．ＡＲＡＩＭ ｔｅｃｈｎｉｃａｌｓｕｂｇｒｏｕｐｍｉｌｅ

ｓｔｏｎｅ３ｒｅｐｏｒｔ［ＥＢ／ＯＬ］．（２０１６０２２５）［２０１９０９２０］．ｈｔｔｐｓ：∥

ｗｗｗ．ｇｐｓ．ｇｏｖ／ｐｏｌｉｃｙ／ｃｏｏｐｅｒａｔｉｏｎ／ｅｕｒｏｐｅ／２０１６／ｗｏｒｋｉｎｇｇｒｏｕｐ

ｃ／ＡＲＡＩＭｍｉｌｅｓｔｏｎｅ３ｒｅｐｏｒｔ．ｐｄｆ．

［１４］ＷｏｒｋｉｎｇＧｒｏｕｐＣ，ＥＵＵ．Ｓ．ＡＲＡＩＭｃｏｎｃｅｐｔｏｆｏｐｅｒａｔｉｏｎ［ＥＢ／

ＯＬ］．［２０１９０９２０］．ｈｔｔｐｓ：∥ｐｏｒｔａｌ．ｉｃａｏ．ｉｎｔ／ｎｓｐ／ｍｅｅｔｉｎｇｄｏｃ

ｕｍｅｎｔｓ／ＮＳＰ４１０２０Ｏｃｔｏｂｅｒ２０１７／ＮＳＰ４＿ｉｐ１８＿ＨＡＲＡＩＭＣｏ

ｎＯｐｓｆｉｎａｌ．ｄｏｃｘ．

［１５］刘若辰，李建霞，刘静，等．动态多目标优化研究综述［Ｊ］．

计算机学报，２０２０，４３（７）：１２４６１２７８．

ＬＩＵＲＣ，ＬＩＪＸ，ＬＩＵＪ，ｅｔａｌ．Ａｓｕｒｖｅｙｏｎｄｙｎａｍｉｃｍｕｌｔｉｏｂｊｅｃ

ｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒｓ，２０２０，４３

（７）：１２４６１２７８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＲＵＳＳＥＬＬＣＥ，ＳＨＩＹ．Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ：Ｄｅｖｅｌｏｐ

ｍｅｎｔｓ，ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓａｎｄｒｅｓｏｕｒｃｅｓ［Ｃ］∥ＣｏｎｇｒｅｓｓｏｎＥｖｏｌｕｔｉｏｎ

ａｒｙＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎ，２００２：８１８６．
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北 京 航 空 航 天 大 学 学 报 ２０２１年　

ＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｍｕｌｔｉｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎＧＮＳＳｖｅｒｔｉｃａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎ
ｌｅｖｅｌｂａｓｅｄｏｎｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ＷＡＮＧＥｒｓｈｅｎ１，２，，ＳＵＮＣａｉｍｉａｏ１，ＴＯＮＧＧａｎｇ１，ＧＵＯＪｉｎｇ３，ＷＡＮＧＣｈｕａｎｙｕｎ４，ＱＵＰｉｎｇｐｉｎｇ１

（１．ＣｏｌｌｅｇｅｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＳｈｅｎｙａｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１０１３６，Ｃｈｉｎａ；

２．ＬｉａｏｎｉｎｇＧｅｎｅｒａｌＡｖｉａｔｉｏｎＡｃａｄｅｍｙ，ＳｈｅｎｙａｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１０１３６，Ｃｈｉｎａ；

３．ＣｈｉｎａＡｃａｄｅｍｙｏｆＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００２８，Ｃｈｉｎａ；

４．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｒｔｉｆｉｃｉａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅ，ＳｈｅｎｙａｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｓｈｅｎｙａｎｇ１１０１３６，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅｐｒｏｂｌｅｍｏｆｉｎｔｅｇｒｉｔｙｒｉｓｋａｎｄｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙｒｉｓｋａｌｌｏｃａｔｉｏｎｉｎｔｈｅｔｒａｄｉ
ｔｉｏｎａｌＡｄｖａｎｃｅｄＲｅｃｅｉｖｅｒＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＩｎｔｅｇｒｉｔｙＭｏｎｉｔｏｒｉｎｇ（ＡＲＡＩＭ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｅｗｉｎｔｅｇｒｉｔｙｒｉｓｋａｎｄｃｏｎ
ｔｉｎｕｉｔｙｒｉｓｋａｌｌｏｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ（ＰＳＯ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄ
ｕｓｅｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｉｅｓａｓｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｎｔｈｅａｌｇｏｒｉｔｈｍ，ａｎｄｓｅｌｅｃｔｓｔｈｅｗｅｉｇｈｔｅｄｓｕｍｏｆｔｈｅ
ｖｅｒｔｉｃａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌｅｖｅｌｓｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｔｏｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆａｕｌｔｓｕｂｓｅｔｓａｓｔｈｅｆｉｔｎｅｓｓｆｕｎｃｔｉｏｎ．Ｅａｃｈｐａｒｔｉｃｌｅｕｐｄａｔｅｓ
ｉｔｓｐｏｓｉｔｉｏｎａｎｄｓｐｅｅｄｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｕｎｔｉｌｔｈｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｒｅｍｅｔ，ａｎｄ
ｔｈｅｎｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｖｅｒｔｉｃａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌｅｖｅｌａｒｅｏｂｔａｉｎｅｄ．Ｔｈｅａｌｇｏ
ｒｉｔｈｍｉｓｖｅｒｉｆｉｅｄｔｈｒｏｕｇｈｄｕａｌｃｏｎｓｔｅｌｌａｔｉｏｎｓａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌｍｅｔｈｏｄｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅ
ｉｎｔｅｇｒｉｔｙｒｉｓｋａｎｄｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙｒｉｓｋａｌｌｏｃａｔｉｏｎｓｔｒａｔｅｇｙｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐａｒｔｉｃｌｅｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｏｐｔｉｍｉ
ｚｅｓｔｈｅｖｅｒｔｉｃａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌｅｖｅｌａｎｄｉｍｐｒｏｖｅｓｔｈｅＡＲＡＩＭｇｌｏｂａｌａｖａｉｌａｂｉｌｉｔｙ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＧＮＳＳ；ｖｅｒｔｉｃａｌｐｒｏｔｅｃｔｉｏｎｌｅｖｅｌ；ｉｎｔｅｇｒｉｔｙｒｉｓｋ；ｃｏｎｔｉｎｕｉｔｙｒｉｓｋ；ＰａｒｔｉｃｌｅＳｗａｒｍＯｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
（ＰＳＯ）ａｌｇｏｒｉｔｈｍ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００８１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００９２７；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０１６０９：１４
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０１５．１８０７．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６２１７３２３７，６１７０３２８７）；ＫｅｙＲ ＆ Ｄ ＰｒｏｊｅｃｔｓｏｆＬｉａｏｎｉｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ

（２０２０ＪＨ２／１０１０００４５）；ＲｅｖｉｔａｌｉｚａｔｉｏｎＴａｌｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔｏｆＬｉａｏｎｉｎｇＰｒｏｖｉｎｃｅ（ＸＬＹＣ１９０７０２２）；ＨｉｇｈＬｅｖｅｌＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＴａｌ
ｅｎｔＰｒｏｊｅｃｔｏｆＳｈｅｎｙａｎｇ（ＲＣ１９００３０）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗａｎｇｅｓ＿２０１６＠１２６．ｃｏｍ
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２０２１年 １１月
第４７卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０２００８１２；录用日期：２０２００９１８；网络出版时间：２０２０１１１１０９：４８
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１１１０．１８５６．００３．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家重点研发计划 （２０１８ＹＦＢ１４０３３００）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙｕｊｓ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：邓乐武，黄玉璐，王浩然，等．基于ＭＢＤ的飞机测试工艺数字化定义方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１１）：
２１８１２１８８．ＤＥＮＧＬＷ，ＨＵＡＮＧＹＬ，ＷＡＮＧＨＲ，ｅｔａｌ．ＤｉｇｉｔａｌｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎＭＢＤ［Ｊ］．
ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１１）：２１８１２１８８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０４２１

基于 ＭＢＤ的飞机测试工艺数字化定义方法
邓乐武１，黄玉璐１，王浩然２，于劲松２，

（１．航空工业成都飞机工业（集团）有限责任公司，成都 ６１００９２；

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：飞机测试可模拟飞行环境，验证飞机功能符合性和性能精准性。近年来，飞
机装配过程已逐步转变至三维装配工艺设计，而飞机测试仍局限于通过文档形式进行测试任

务描述和过程执行。基于模型定义（ＭＢＤ）对飞机测试顶层设计进行了研究，提出测试工艺设
计概念和测试工艺数字化定义方法。将飞机全过程测试分为 ４个阶段，形成从测试设计到测
试结果的工艺模型定义，并实现部分工程化验证。结果表明：基于 ＭＢＤ的测试工艺数字化定
义结果可作为唯一数据源，实现飞机测试的统一表达与信息传输。

关　键　词：基于模型定义（ＭＢＤ）；测试工艺设计；飞机测试；测试工艺模型；自动测
试系统

中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２１８１０８

　　伴随着飞机综合化、集成化的快速发展，新型
飞机相对于三代飞机性能大幅上升，系统间的数

据和逻辑交联达到空前规模，测试点数量成倍增

加，整机测试周期占比增加３０％以上，飞机测试效
率已成为影响飞机快速研制生产的重要因素。飞

机测试涵盖飞机指标分解、测试指标设计、测试序

列设计、测试过程管控、测试结果存储等阶段，以往

三代飞机适应的测试技术，在装配完成后仅对测试

结果的简单判断已不能完全满足新型飞机快速研

制的需要。基于文档化的测试信息传输，在测试全

流程中易出现输入不统一、信息失真、难以溯源的

现象，亟待飞机测试的统一描述语言统筹规划测试

全流程，实现新型飞机测试技术体系的换代升级。

近年来，国内外自动化测试设备（Ａｕｔｏｍａｔｉｃ
ＴｅｓｔＥｑｕｉｐｍｅｎｔ，ＡＴＥ）技术的快速发展给面向复
杂装备的测试技术带来新一轮的技术革新。综合

自动支持系统等 ＡＴＥ设备的研发使用，测试性设
计与试验理论方法的深入研究及测试性建模软件

的不断改进大幅度提升了武器装备的测试技术及

故障隔离效率
［１５］
。中国在数字化测试的单点技

术域上紧跟国外的先进标准与方法，突破了一系

列关键技术并取得了重要的研究成果
［６］
。然而

由于飞机测试任务的复杂性和测试设备的专业

性，国内行业内尚未开展成熟的工程化应用，飞机

地面测试仍局限于通过文档形式进行测试任务描

述和执行，除测试数据有归口管理平台外，其余数

据来源不一，缺乏管控。统一测试全过程数据源，

对飞机数字化测试技术实现进行顶层规划和工程

应用已迫在眉睫。

基于模型定义（ＭｏｄｅｌＢａｓｅｄＤｅｆｉｎｉｔｉｏｎ，ＭＢＤ）
是一种将所有的设计定义、工艺描述、属性管理等

信息附着在产品模型中的数字化定义方法
［７９］
。

ＭＢＤ有效解决了现代设计制造过程中所面临的
复杂产品信息表达与传递困难、产品数据管理繁

琐、工程更改难以贯彻等问题，为设计制造过程的

集成提供了基于唯一数据源的有效解决方案，已
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普遍应用于飞机设计与制造阶段，并持续完善改

进
［１０１２］

。基于 ＭＢＤ的飞机数字化测试工艺设计
利用国际自动测试相关标准 ＩＥＥＥ１６７１、ＩＥＥＥ
１６４１作为测试信息数字化定义基础［１３１７］

，根据飞

机测试的特点开展轻量化模型定义方法研究，统

一描述语言，分为测试需求分析、测试工艺设计、

测试过程执行、测试数据利用４个关键阶段。
本文将 ＭＢＤ应用于飞机测试，将测试任务规

划纳入工艺设计的范畴，提出测试工艺数字化定

义方法。统一测试全过程的数据源，逐级明确和

细化飞机数字化测试，实现测试过程数据统一化、

测试指标规划最优化、测试数据利用集成化，形成

测试工艺设计的工作模式，最终实现飞机数字化

测试的最大化效能。

１　测试需求分析
基于 ＭＢＤ的飞机测试工艺设计的整体架构

如图１所示。

图 １　基于 ＭＢＤ的测试工艺设计整体架构

Ｆｉｇ．１　ＯｖｅｒａｌｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆＭＢＤｂａｓｅｄｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｄｅｓｉｇｎ

　　飞机测试任务需求来源复杂，包括整体性
能指标要求、用户装备使用要求、设计系统指标

划分、企业内部测试资源等。为优化测试需求

分析，对测试需求进行获取与收集、分类与梳

理，建立层次化测试需求 获 取 模 型，如 图 ２
所示。

基于 ＭＢＤ的飞机数字化测试需求为：为满足
新一代飞机研制优质、高效、低成本的需求，实现

飞机测试与数字化环境的深度融合
［１８］
，系统测试

数据数字化率提升；实现飞机测试的自动化水平

提高，测试数据自动判读率提升；完成飞机测试工

艺设计优化，实现高效测试，缩短生产周期，生产

效率提升。根据客户需求、设计需求、项目需求、

进度评估和资源评估 ５个维度，结合现有工作情
况和数字化测试愿景，制定综合量化指标，按照层

次结构对各个需求层次制定子系统量化指标，形

成整体需求分析。
图 ２　测试需求获取模型

Ｆｉｇ．２　Ｔｅｓｔｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｍｏｄｅｌ
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２　测试工艺设计
２．１　测试工艺设计概念

工艺设计作为飞机生产制造的核心技术，承

接产品设计、指导生产执行、明确生产纲领、制定

工艺标准、拟定工艺规程、解决生产难题
［１８］
。测

试过程作为产品制造的终端，目前常以文档形式

生成测试任务，对比目标指标和实测指标，判定产

品是否合格。新型飞机测试对象和生产模式不断

优化，通过测试简单判定系统的“正常工作”和

“完全失效”已经不能满足用户需求和产品快速

研制需要。因此，将测试纳入工艺设计的范畴，形

成测试工艺设计的概念。测试规划不再局限于产

品装配完成后，将工艺设计时间段前移，与制造工

艺设计处于同一流程域，解析整机测试需求、统筹

制造测试任务、形成测试指标数据库、设计全过程

测试序列，管控测试任务执行。

２．２　测试工艺设计架构
通过测试需求分析和功能分解，根据测试流

程将功能层次化，完成测试工艺设计架构设计，如

图３所示，由测试需求解耦层、测试结构策划层、
测试功能策划层、测试数据管理层４个层次构成，
以测试工艺模型作为统一数据源，完成测试工艺

设计。

图 ３　测试工艺设计架构

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｄｅｓｉｇｎａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

２．２．１　测试需求解耦层
测试需求解耦层包括需求解耦和任务决策。

通过测试需求分析生成的整机测试数字化能力建

设指标要求，将指标分解至各分系统和子系统，形

成层次化的指标结构，完成需求重要度评估，对同

一层次指标利用专家系统确定各层次因素之间的权

重，通过层次总排序确定测试需求重要度，按照重要

度排序完成测试需求转换，形成可执行的测试任务。

测试需求工艺模型的定义适应于设计部门结

构化的飞机验证需求，通过一定的逻辑组成多层

次的结构树，并以测试需求为核心组织和管理测

试工程中产生的所有数据。以飞机产品结构分解

为基础进行飞机功能验证需求分解构建测试需求

工艺模型，驱动测试描述的建立，完成飞机功能的

完整验证策划。

２．２．２　测试结构策划层
测试结构策划层将需求解耦后的测试任务形

成测试工艺策划树，将测试方案按照飞机功能展

开，按照测试类别、测试系统和测试子系统形成树

形结构，在测试工艺设计平台构建顶层结构，如

图４所示。顶层结构匹配飞机设计系统，继承其
有效性，可实现测试对象的技术状态管理。

构建整机测试工艺模型定义方法，按照分层

建模思想，将被测对象划分为系统级、子系统级、

现场可更换单元（ＬｉｎｅＲｅｐｌａｃｅａｂｌｅＵｎｉｔ，ＬＲＵ）级
和车间可更换单元（ＳｈｏｐＲｅｐｌａｃｅａｂｌｅＵｎｉｔ，ＳＲＵ）
级，在所有这些层级的部件或模块上都有相应的

测试端口，通过数字化定义准确地反映这些部件

信息及部件之间的归属关系信息。整机测试工艺

模型的定义既要保证被测产品信息的全面性，又

要保证各种信息之间具有清晰的逻辑关联。因

此，整机测试工艺模型定义要素至少应包含被测

对象基本信息、接口信息、父／组件的关系、信号需
求及相关约束信息等，如图５所示。

３８１２
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图 ４　测试结构策划层

Ｆｉｇ．４　Ｔｅｓｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｐｌａｎｎｉｎｇｌａｙｅｒ

图 ５　整机测试工艺模型结构及要素

Ｆｉｇ．５　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌ

２．２．３　测试功能策划层
测试功能策划层依据测试结构策划层，基于

测试工艺策划树将飞机功能测试分解到系统功能

测试，构建测试工艺功能层。功能层分为功能项

与功能项下管理的功能点，如图 ６所示。功能层
看作系统级的功能测试，规定了系统的测试项目、

测试指标、测试序列等内容。

构建系统测试工艺模型定义方法，依据测试

需求工艺模型和整机测试工艺模型，通过测试需

求驱动测试过程的描述，支持测试需求与测试项

目关联，结合测试结果实现测试需求闭环管理。系

图 ６　测试功能策划层

Ｆｉｇ．６　Ｔｅｓｔｆｕｎｃｔｉｏｎｐｌａｎｎｉｎｇｌａｙｅｒ

统测试工艺模型分为测试需求和测试开发，其结

构及要素如图７所示。
为执行高效、简化的测试流程，将系统所有测

试进行拆分，分为测试组、测试项及测试行为，多个

测试行为组成一个测试项，多个测试项组成一个测

试组，多个测试组组成系统测试工艺模型，简化复

杂测试逻辑，提高系统测试工艺模型的可扩展性。

图 ７　系统测试工艺模型结构及要素

Ｆｉｇ．７　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｓｙｓｔｅｍｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌ

２．２．４　测试数据管理层
构建测试结果工艺模型定义方法，依据系统

测试工艺模型，为便于对测试结果的提取、分析、

管理、传递，主要包含所使用相关模型的基础信

息、测试数据、测试结果等，测试结果包含对测试

内容的判读识别。其结构及要素如图８所示。
测试结果工艺模型结构包含测试结果集、测

试设备信息、测试产品信息、测试环境、测试依据

文件、测试人员等。

图 ８　测试结果工艺模型结构及要素

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅａｎｄｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌ

３　测试过程执行

测试工艺模型作为测试工艺设计和测试过程

执行的唯一数据源，将其数据进行测试过程应用

分为两部分：①可利用测试工艺模型生成 ＸＭＬ格
式的测试序列作为 ＡＴＥ的测试程序集，实现从测
试开始至结果上传的全过程自动测试；②暂不具

４８１２
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备自动测试条件的测试指标，通过对测试工艺模

型进行解析，形成结构化描述的生产性执行手册，

指导测试执行过程。

３．１　自动测试
系统测试工艺模型以 ＸＭＬ格式存储数据，结

构及要素如图７所示。被测对象相关信息用于描
述被测对象，在测试结果输出时使用；测试接口配

置描述所有测试管脚和被测连接部位及被测试信

号的详细描述，是整个测试策略应用的基础信息；

测试信号需求描述所有被测信号基本信息，接口

和电源等信息。自动测试操作类型分为基础操作

和总线操作，详细元素如表 １所示。测试项的执
行顺序按照测试需要顺序执行或并行执行。

表 １　自动测试操作元素

Ｔａｂｌｅ１　Ｏｐｅｒａｔｉｎｇｅｌｅｍｅｎｔｓｏｆａｕｔｏｍａｔｉｃｔｅｓｔ

操作类别 操作元素

基础操作

初始化操作、连接操作、读取操作、信号使能操

作、重置操作、断开连接操作、取消使能操作、设

置变量操作、读取变量操作

总线操作
信息解码操作、信息编码操作、交换信息操作、

读取总线数据、帧操作

　　实现自动测试主要有 ２个过程：第 １步采用
ＤＯＭ技术解析 ＸＭＬ格式工艺模型，ＤＯＭ是一种
专为 ＨＴＭＬ和 ＸＭＬ设计的、用于解析这些标准文
档的编程接口；第 ２步根据测试流程和关键字函
数自动生成测试执行程序，关键字函数支持自由

扩展。

测试结果工艺模型输出到测试数据管理系统

作为测试记录模板，其架构及要素如图 ８所示。
模型定义包含多种信息，如测试环境信息、控制信

息、测试人员信息、参考信息、结果集、测试描述及

测试程序等。采用面向信号的测试执行过程，将

测试结果侧重反映于信号及产生／测量信号的仪
器通道上。测试结果集用来描述被测信号的 ＩＤ
和测试时间，设备元素用来描述仪器 ＩＤ、名称、地
址、归属和类型，接口元素用来描述通道 ＩＤ和通
道名称。

３．２　人工测试
人工测试需要利用生产现场执行性强的操作

手册，通过人工操作测试设备，实现人工判别画面

变化，执行测试过程并采集相关测试数据。使用

ＤＯＭ技术解析 ＸＭＬ格式的测试工艺数模生成操
作手册，作为人工测试的唯一输入，并根据约定的

属性映射配置文件及信息重组要求，提取 ＸＭＬ文
件中各标签信息。例如，测试描述模型文件，可解

析获得测试组、测试项、测试步骤、测试动作、测试

信号、测试结果等要素，通过一定的顺序重组模型

要素获得完整的测试描述信息，如图 ９所示。通
常包含一个或者多个有一定排列顺序的测试步

骤，最终输出到操作手册，实例如图１０所示。

图 ９　测试工艺模型解析映射样例

Ｆｉｇ．９　Ａｎａｌｙｔｉｃａｌｍａｐｐｉｎｇｅｘａｍｐｌｅｏｆｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌ

图 １０　测试工艺模型解析样例

Ｆｉｇ．１０　Ａｎａｌｙｓｉｓｓａｍｐｌｅｏｆｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌ

４　测试数据利用

测试数据利用总体技术架构如图 １１所示。
架构参考物联网和工业大数据模型，分为感知层、

图 １１　测试数据利用总体技术架构

Ｆｉｇ．１１　Ｏｖｅｒａｌｌｔｅｃｈｎｉｃａｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｆｏｒｔｅｓｔｄａｔａｕｔｉｌｉｚａｔｉｏｎ
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链路层、平台层、应用层。系统在建设内容上包含

多域环境下的测试数据采集、异构数据边缘归一

化与融合、工业数据的统一存储与共享，分别实现

飞机测试相关的数据采集、数据处理和数据治理

３个层次功能。
４．１　多域环境下的测试数据采集

测试过程中，涉及多个场景、多个系统和多种

网络架构，使得相关的数据分散在多个不同的域

环境，需要打通这些域内系统，形成数据采集的通

路。数据实时采集系统用于采集各工位设备的工

作和运行状态数据，实现对设备的监视与控制，并

对采集的数据进行分析处理。

数据实时采集系统提供专业化的分析和处

理，个性化的数据处理和丰富的图形报表展示，对

测试设备的关键数据进行统计和分析，如开机率、

运行率、故障率、设备综合利用率等。精确的数据

及时传递并分散到相关流程部门处理，实时引导、

响应和报告现场的测试动态，提升解决问题的能

力，推进智能制造的进程。

４．２　异构数据边缘归一化与融合
测试过程涉及的数据多为异构数据，为有效

利用异构数据，需要将其进行归一和融合。为了

减轻存储分析平台的压力和降低带宽要求，通过

边缘计算方法将数据的归一和融合前移到业务

端，将业务端的数据处理后再发送给存储分析

平台。

４．２．１　数据预处理
传感器采集的数据具有海量性和重复性，需

要对预存储的数据进行压缩，采用螺旋门等压缩

算法进行数据压缩。实际测试工作中，无法保证

所有传感器节点在任何时候均能正常工作，且传

感度精度有限，会产生很多噪声数据，其中空缺数

据和噪声数据均属于异常数据，对所有的传感器

均设置时间空缺阀值和数值阀值，有效避免异常

数据干扰。

４．２．２　边缘计算单元
边缘计算是“基于信息的控制”，实现连接与

协议转换、数据存储、实时分析、实时监控和反馈

控制等功能。基于边缘端设备，根据测试数据的

接入特点，对数据即来即处理，快速响应事件和不

断变化的业务条件与需求。通过分布式边缘计算

节点进行数据和知识的交换，支持计算、存储资源

的横向弹性扩展，完成本地的实施决策和优化操

作，同时将非实时数据聚合后送到云端处理，实现

与云计算协同。

通过边缘数据采集处理单元，将来自工装设

备、现场摄像、测试平台、ＡＲ设备、平板电脑和台
式计算机等测试现场设备的异构数据进行就近处

理；将归一化后的融合数据传递给工业数据融合

存储服务平台、决策分析模型或将归一融合后的

数据缓存在本地文件中。

４．２．３　数据的统一存储与共享
数据存储管理包含逻辑数据的组织和分布，

支持文件系统方式存储和索引存储方法。针对传

感器、采集器数据的海量、异构与时空相关性，采

用基于 Ｍｙｓｑｌ和 Ｍｏｎｇｏ的数据存储和共享方案及
为第三方提供的 Ｒｅｓｔ接口。

面对单机无法满足数据存储的情况，采用

ＨＤＦＳ进行数据存储，ＨＤＦＳ适合部署在廉价的机
器上，能提供高吞吐量的数据访问，并且支持流式

读取文件系统数据。ＭｙＳＱＬ是一种开放源代码
的 ＲＤＢＭＳ，ＭｙＳＱＬ数据库系统使用 ＳＱＬ进行数
据库管理。在不需要事务化处理的情况下，选择

ＭｙＳＱＬ管理内容。在处理高并发、大规模数据
时，选择非关系型数据库 Ｍｏｎｇｏ。Ｍｏｎｇｏ可以将
异构数据存储在同一个数据库中以提高访问效

率。Ｍｏｎｇｏ自带一个分布式文件系统，用来支持
海量异构数据的储存，并支持动态查询和完全

索引。

数据的共享采用 ＤＤＳ，ＤＤＳ在所有分布式节
点之间构建了一个“全局数据空间”，其传输能力

比通常的战术数据链高几个数量级，通过 ＱｏＳ保
证网络传输质量。

５　结　论

针对现有飞机测试过程采用文档进行规划与

执行，造成测试来源不统一、测试周期长、效率低

的问题，对测试工艺设计方法进行研究，形成以下

成果：

１）应用 ＭＢＤ的理念提出以测试工艺模型为
单一数据源，将文档转变为数字化定义，实现飞机

全过程数字化测试。

２）开展各阶段测试工艺模型定义标准及要
素研究，将测试工艺模型应用测试过程执行和测

试数据应用，避免人为因素影响，取得阶段性成

果，初步实现基于模型的飞机数字化测试工艺

设计。

在下一步工作中，将继续实践应用该方法，持

续开展数据采集、数据处理和数据治理的工程化

应用，建立具有“统一模型、精准规划、实时分析、

决策支撑”特征的飞机数字化测试能力系统。
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ａｌｌｏｃａｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｔｅｓｔｉｎｇｅｑｕｉｐｍｅｎｔ［Ｊ］．Ｍａｎｕｆａｃｔｕｒｉｎｇ

Ａｕｔｏｍａｔｉｏｎ，２０１９，４１（４）：９６１００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］齐永龙，宋斌，刘道煦．国外自动测试系统发展综述［Ｊ］．国

外电子测量技术，２０１５，３４（１２）：１４．

ＱＩＹＬ，ＳＯＮＧＢ，ＬＩＵＤＸ．Ｏｖｅｒｖｉｅｗｏｆｔｈｅｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｆｏｒ

ｅｉｇｎａｕｔｏｍａｔｉｃｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＦｏｒｅｉｇｎＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃＭｅａｓｕｒｅ

ｍｅｎｔＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，３４（１２）：１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］ＫＥＬＬＹＳ．ＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆＩＥＥＥｓｔａｎｄａｒｄｓａｎｄＡＴＭＬｉｎＴＰＳ

ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｆｏｒＭｉｎｉｓｔｒｙｏｆＤｅｆｅｎｃｅＵＫ［Ｃ］∥２０１４ＩＥＥＥＡｕ

ｔｏｔｅｓｔｃｏｎ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１４：３５０３５４．

［１５］陈波，孔凡立，牟弘．基于 ＳＴＤ和 ＡＴＭＬ标准的面向信号软

件［Ｊ］．测控技术，２０１８，３７（６）：４３４６．

ＣＨＥＮＢ，ＫＯＮＧＦＬ，ＭＯＵＨ．Ｓｉｇｎａｌｏｒｉｅｎｔｅｄｓｏｆｔｗａｒｅｂａｓｅｄ

ｏｎＳＴＤａｎｄＡＴＭＬｓｔａｎｄａｒｄｓ［Ｊ］．ＭｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，３７（６）：４３４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＩＥＥＥ．ＩＥＥＥｔｒｉａｌｕｓｅｓｔａｎｄａｒｄｆｏｒａｕｔｏｍａｔｉｃｔｅｓｔｍａｒｋｕｐｌａｎ

ｇｕａｇｅ（ＡＴＭＬ）ｆｏｒｅｘｃｈａｎｇｉｎｇａｕｔｏｍａｔｉｃｔｅｓｔｅｑｕｉｐｍｅｎｔａｎｄ

ｔｅｓｔｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｖｉａＸＭＬ：ＩＥＥＥＳｔｄ１６７１［Ｓ］．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：

ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０．

［１７］ＩＥＥＥ．Ｓｔａｎｄａｒｄｆｏｒｓｉｇｎａｌａｎｄｔｅｓｔｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｓ：ＩＥＥＥＳｔｄ１６４１

［Ｓ］．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１０．

［１８］刘顺涛，邱世广．基于 ＭＢＳＥ的飞机大部件智能装配能力建

设方法［Ｊ］．航空制造技术，２０２０，６３（１／２）：２２３１．

ＬＩＵＳＴ，ＱＩＵＳＧ．ＭＢＳＥｂａｓｅｄｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔａｓｓｅｍｂｌｙｃａｐａｂｉｌｉｔｙ

ｂｕｉｌｄｉｎｇｍｅｔｈｏｄｆｏｒａｉｒｃｒａｆｔｌａｒｇｅｐａｒｔｓ［Ｊ］．ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＭａｎｕ

ｆａｃｔｕｒｉｎｇＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，６３（１／２）：２２３１（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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ＤｉｇｉｔａｌｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｂａｓｅｄｏｎＭＢＤ
ＤＥＮＧＬｅｗｕ１，ＨＵＡＮＧＹｕｌｕ１，ＷＡＮＧＨａｏｒａｎ２，ＹＵＪｉｎｓｏｎｇ２，

（１．ＡＶＩＣＣｈｅｎｇｄｕＡｉｒｃｒａｆｔＩｎｄｕｓｔｒｉａｌ（Ｇｒｏｕｐ）Ｃｏ．，Ｌｔｄ．，Ｃｈｅｎｇｄｕ６１００９２，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔｃａｎｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｆｌｉｇｈｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｔｏｖｅｒｉｆｙｗｈｅｔｈｅｒｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔｆｕｎｃｔｉｏｎｓｍｅｅｔｔｈｅ
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ｓｉｇｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔｉｓｓｔｕｄｉｅｄ，ａｎｄｔｈｅｃｏｎｃｅｐｔｏｆｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｄｅｓｉｇｎａｎｄｔｈｅｄｉｇｉｔａｌｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｔｅｓｔ
ｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌａｒｅｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｔｈｅｗｈｏｌｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔｉｓｄｉｖｉｄｅｄｉｎｔｏｆｏｕｒｓｔａｇｅｓ，ｃｏｍｐｌｅｔｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ
ｍｏｄｅｌｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｆｒｏｍｔｅｓｔｄｅｓｉｇｎｔｏｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓａｎｄａｃｈｉｅｖｉｎｇｐａｒｔｉａｌｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗ
ｔｈａｔｔｈｅＭＢＤｂａｓｅｄｄｉｇｉｔａｌｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｃａｎｂｅｕｓｅｄａｓｔｈｅｏｎｌｙｄａｔａｓｏｕｒｃｅｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｕｎｉｆｉｅｄｅｘｐｒｅｓ
ｓｉｏｎａｎｄｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｔｒａｎｓｍｉｓｓｉｏｎｏｆａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＭｏｄｅｌＢａｓｅｄＤｅｆｉｎｉｔｉｏｎ（ＭＢＤ）；ｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｄｅｓｉｇｎ；ａｉｒｃｒａｆｔｔｅｓｔ；ｔｅｓｔｐｒｏｃｅｓｓｍｏｄｅｌ；ａｕｔｏ
ｍａｔｉｃｔｅｓｔｓｙｓｔｅｍ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００８１２；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００９１８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１１１１０９：４８
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１１１０．１８５６．００３．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＫｅｙＲ＆ＤＰｒｏｇｒａｍｏｆＣｈｉｎａ（２０１８ＹＦＢ１４０３３００）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｙｕｊｓ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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　引用格式：杨晓军，于天浩，胡英琦，等．沉积环境下涡轮叶片前缘气膜冷却的实验研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７
（１１）：２１８９２１９９．ＹＡＮＧＸＪ，ＹＵＴＨ，ＨＵＹＱ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｏｆｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｉｎｄｅｐ
ｏｓｉｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１１）：２１８９２１９９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３８０

沉积环境下涡轮叶片前缘气膜冷却的实验研究

杨晓军，于天浩，胡英琦，常嘉文
（中国民航大学 航空工程学院，天津 ３００３００）

　　摘　　　要：为研究沉积物对涡轮叶片前缘气膜冷却的影响，实验采用石蜡沉积模拟真
实沉积。通过改变主流的温度、气膜孔射流角度及气膜孔孔径，观察了沉积环境下气膜冷却效

率及沉积率的变化规律。实验结果表明：颗粒物沉积在障碍物表面的形貌受到主流温度的影

响较大，当主流温度接近颗粒物熔点时，沉积覆盖最明显。在相同实验条件下，随着射流角度

增大，单个气膜孔覆盖区域减小，气膜冷却效率下降，沉积前后，射流角度 ２５°和 ６５°的气膜冷
却效率最大相差２％和５．６％，沉积率随射流角度的增大而升高；随着孔径增大，气膜冷却效率
先降低后升高，其中４．５ｍｍ孔径无论是否沉积，气膜冷却效率均最高，比３ｍｍ孔径的气膜冷
却效率高３．６％和３．２％。沉积率在孔径３ｍｍ时最低。

关　键　词：气膜冷却；沉积率；前缘；孔径；射流角度
中图分类号：Ｖ２３１．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２１８９１１

　　在燃气涡轮发动机运行的过程中，涡轮部件
会受到污染物的沉积、腐蚀和侵蚀。当飞机在起

降或低空飞行时，燃气涡轮发动机往往会吸入灰

尘、砂砾或其他颗粒物，特别是在沙漠或火山活跃

地区。此外，航空燃料在高温环境下生成的金属

化合物的副产物，也是极易沉积的颗粒物。其中，

钒燃烧的产物 Ｖ２Ｏ３会在涡轮叶片上沉积，在过
剩热空气流条件下，氧化成 Ｖ２Ｏ５，易与基体镍合
金形成低熔点的共晶化合物。无论是吸入外界污

染物还是航空燃料燃烧，所产生的颗粒物都会在

涡轮叶片上产生沉积现象，其中，在高压涡轮第一

级静叶的沉积最为明显。沉积会导致涡轮叶片表

面粗糙度增大、气膜冷却效率降低，更严重的会导

致热障涂层脱落的现象出现。

目前，对于涡轮发动机的沉积研究主要分为

２种：实验研究和数值模拟。实验研究主要包括 ３
种：全尺寸发动机沉积实验、加速沉积实验及熔融

石蜡颗粒沉积实验。Ｄｕｎｎ等［１］
分别对ＴＦ３３涡轮

风扇发动机和 Ｊ５７涡轮喷气发动机进行了灰尘环
境下的运行实验，观测发动机性能衰退情况。

Ｋｉｍ等［２］
使用２种不同的火山灰，在真实发动机

环境下，研究了燃烧室和高压涡轮叶片处颗粒物

的熔化和沉积情况。Ｊｅｎｓｅｎ等［３］
开发了一种涡轮

加速沉积设备（ＴＡＤＦ），利用该设备，通过匹配燃
气轮机净外来颗粒通过量、颗粒撞击角度、气流的

马赫数及温度，可以实现在实验条件下短时间的

沉积近似匹配真实发动机的长时间沉积。Ｂｏｎｓ
等
［４］
利用涡轮加速沉积设备，分别研究了 ４种不

同燃料灰分在有热障涂层（ＴＢＣ）试件上的沉积情
况，研究发现，相比于化石燃料，生物质的燃料

（锯末和稻草）所产生的灰分更不易沉积，此外，

实验通过扫描电镜发现，颗粒物的捕获率和试件

表面的熔融态的沉积层有关。Ｓｕｎｄａｒａｍ等［５］
为

研究涡轮叶片压力侧端壁处的沉积对涡轮部件气

膜冷却的影响开展了实验研究，通过在气膜孔的

上游和下游放置障碍物，研究了不同沉积区域对
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气膜冷却的影响，同时还研究了沉积情况下，冷却

气流流量对冷却效率的影响。Ｃｒｏｓｂｙ等［６］
利用涡

轮加速沉积设备，通过匹配高压涡轮第一级叶片

气体的温度和速度，研究了颗粒物粒径、主流温

度、金属试件温度对 ２种不同发动机燃料的灰分
在热障涂层上的沉积的影响，实验发现，较大直径

的颗粒捕获更高，在４ｈ的实验中，较大颗粒造成
了热障涂层的显著脱落，还发现随着冷却水平的

提高，热障涂层损伤随之减弱。Ａｉ等［７］
在涡轮加

速沉积设备的基础上，研究了不同粒径和气膜孔

沟槽配置对气膜孔附近沉积的影响，实验中颗粒

物表面的温度云图通过相机的 ＲＧＢ信号测量获
得，实验发现，较小颗粒更容易牢固地沉积在试件

表面，但是较小颗粒的捕获效率要比较大颗粒低，

尤其是在较小的吹风比下，此外，沟槽设计提高了

气膜冷却效率，但同时沟槽也更易捕获颗粒物。

Ｓｍｉｔｈ等［８］
开发了针对叶栅通道的沉积实验设备

（ＴｕＲＦＲ），该设备与涡轮加速沉积设备类似，能
够产生很高的温度，利用该设备，对真实涡轮导向

器处的沉积进行了相关研究，实验表明，颗粒物的

沉积与主流温度有密切的关系，降低主流温度可

以显著减少颗粒物的沉积，研究还发现沉积后，叶

片尾缘处的粗糙度变化最大。

Ｌａｗｓｏｎ和 Ｔｈｏｌｅ［９］开发了一种针对涡轮叶片
中的石蜡喷涂装置，该装置利用石蜡随温度变化

而发生的相态变化来模拟发动机中颗粒物的相

变，实验主要研究了涡轮导向器端壁处的沉积对

气膜冷却的影响，实验表明，端壁处沉积对气膜冷

却影响很大，由于沉积而导致的气膜冷却效率衰

减最大可达 ３０％。Ｌａｗｓｏｎ团队［９１０］
利用石蜡沉

积设备，研究了开槽气膜孔在沉积环境下的冷却

效率变化，采用了３种不同的开槽气膜孔，实验发
现，在槽深为气膜孔径的０．８倍时，气膜冷却效率
最高，受到沉积的影响也最小，在动量通量比为

０．２３时，沉积后开槽的气膜孔冷却效率要比未开
槽少下降 １５％。Ａｌｂｅｒｔ和 Ｂｏｇａｒｄ［１１］开发了一种
类似的石蜡沉积设备，该设备选用石蜡颗粒，通过

将石蜡颗粒加热至熔融态，来近似模拟发动机内

部的颗粒物，利用石蜡颗粒，通过匹配真实发动机

中颗粒物的斯托克斯数，来模拟颗粒物的运动轨

迹。Ａｌｂｅｒｔ和 Ｂｏｇａｒｄ［１１］通过实验发现，在冷却射
流之间的位置产生最厚的沉积物，同时，叶片表面

温度对沉积有很大影响，较低的表面温度可以抑

制沉积的生长，并且存在阈值温度，当温度超过该

阈值时，沉积厚度显著增大。Ａｌｂｅｒｔ团队［１１］
研究

了叶片压力侧气膜冷却在沉积环境下的变化，实

验中采用了和实际叶片 Ｂｉｏｔ数相同的试件，以及
标准的圆柱形气膜孔和开槽气膜孔，实验发现，开

槽气膜孔的槽内会产生较明显的沉积覆盖，但相

比于冷却射流之间的沉积厚度要小。Ａｉ等［１２］
利

用涡轮加速沉积设备研究了孔间距、热障涂层对

沉积的影响，实验结果表明，相比于裸金属，在热

障涂层上的沉积物更加坚韧，更难除去，另外，沉

积受孔间距的影响并不明显，但受吹风比的影响

很大。

国内对相关研究开展较晚，杨晓军和祝佳

雄
［１３］
通过不同主流问题和粒径对此进行了研究，

裴钰
［１４］
在后续研究中提出了改进的沉积模型。

刘振侠等
［１５］
对不同迎角和来流浓度等进行了相

关的实验研究。张靖周等
［１６］
主要对气膜孔阻塞

对气膜冷却及沉积的影响进行了研究。随着环境

的恶化及目前航空燃油的不易替代性，沉积仍是

影响飞行安全的因素之一，其中，涡轮叶片前缘的

沉积十分严重。本文主要对涡轮叶片的沉积及气

膜冷却进行了实验研究，探讨不同因素对沉积和

冷却效率的影响，为气膜孔的相关设计提供参考。

１　实验装置及数据处理方法

１．１　实验装置
实验利用小型开式风洞设备，搭载颗粒物发

生装置，近似模拟发动机的污染物沉积过程，实验

装置如图 １所示。实验台主要包括主流系统、冷
却气流系统、颗粒物发生系统及数据采集系统。

在主流系统中，由于鼓风机的吸力，外界空气被吸

入主流系统的管道中，并进入加热罐中加热，实验

从而获得较高温的主流气体，其中主流流速为

３ｍ／ｓ，主流温度控制在 ５５～６５℃；在冷却气流系
统中，空气进入压缩机后压力升高至 ０．４ＭＰａ，后
进入恒温冷却箱进行充分冷却，冷却气流流速为

２．６５ｍ／ｓ，冷却气流温度为 ２５℃。颗粒物发生系
统中，石蜡由加热罐加热至液态后，由气动双隔膜

泵泵入石蜡雾化喷嘴，石蜡最终由喷嘴进入流道

和主流空气掺混，其中雾化喷嘴直径为０．６ｍｍ。
采用空心圆柱形状实验件近似模拟涡轮叶片

前缘，实验件示意图如图 ２所示。实验件的气膜
孔孔径为 Ｄ，射流角度为 α，孔间距为 ｐ，气膜孔间
距比为 ｐ／Ｄ＝３．２，实验件长 Ｌ＝１８５ｍｍ，实验件
外径 Ｄ１＝２７ｍｍ，内径 Ｄ２＝１９ｍｍ，气膜孔排间角
度 β＝３０°。

０９１２
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图 １　实验装置图

Ｆｉｇ．１　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｖｉｃｅ

图 ２　圆柱实验件示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｋｅｔｃｈｍａｐｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｉｅｃｅ

１．２　红外热像仪发射率校准
实验中，为确保实验件表面沉积物的完整性，

温度测量采用无接触式的红外热像仪测温法，实

验所采用的红外热像仪为 ＮＥＣ公司的 Ｒ３００ＳＲ
型，测温范围为 －４０～５００℃，测量精度为 ±１℃。
在测温过程中，为减弱外界的影响，红外热像仪的

镜头前加装 ＺｎＳｅ窗口。另外，实验件也进行了氧
化发黑的处理，以此保证实验件表面发射率尽可

能接近１。为保证红外测温的准确性，实验前要
进行温度标定，实验件表面同一位置的温度通过

红外热像仪和 Ｋ型热电偶 ２种方式测得，对应的
方差分别为 ０．０３和 ０．０８，对 ２种方式获得的温

度数据进行对比和拟合，获得的温度标定曲线如

图３所示。

图 ３　红外热像仪温度标定曲线

Ｆｉｇ．３　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃａｌｉｂｒａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｔｈｅｒｍａｌ

ｉｎｆｒａｒｅｄｉｍａｇｅｒ

１．３　颗粒物沉积模拟与分析
在颗粒物沉积方面，实验采用５８号石蜡作为

模拟颗粒，并从颗粒物的运动轨迹和颗粒物的相

态变化两方面对颗粒物进行了模拟。

１９１２
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在颗粒物的运动轨迹方面，Ｄａｖｉｄｓｏｎ等［１７］
在

研究发动机内部的颗粒物时，通过匹配斯托克斯

数（Ｓｔｋ），来近似发动机实际颗粒物的运动轨迹。
斯托克斯数的定义式为

Ｓｔｋ＝
ρｐｄ

２
ｐｕｐ

１８μｌｃ
（１）

式中：ρｐ为颗粒密度；ｄｐ为颗粒粒径；ｕｐ为颗粒速
度；μ为动力黏度；ｌｃ为特征长度。

Ｌａｗｓｏｎ和 Ｔｈｏｌｅ［９］对航空发动机内部的颗粒
物进行了分析和研究，发现其斯托克斯数在

０．００４～４０之间。在本文实验中，为了更准确地
匹配颗粒物的斯托克斯数，实验通过电子显微镜

对通入主流中的石蜡颗粒的粒径进行了测量和汇

总，沉积的石蜡颗粒在扫描电镜下的形貌如图 ４
所示。图５为石蜡颗粒沉积粒径分布。可知，实
验中的石蜡颗粒直径 ｄｐ＝１～１２０μｍ，其中，颗粒
粒径主要分布在１０～２０μｍ。

表１为颗粒物性和缩放参数对照。可知，实
验中斯托克斯数范围在 ０．００３～４０，与真实发动
机的０．００４～４０基本吻合。因此，实验中石蜡颗
粒的随流特性满足近似匹配发动机中颗粒物的随

流性，颗粒物在接触到实验件时的运动方向也得

以模拟，进而模拟了真实情况下颗粒物的撞击

概率。

图 ４　石蜡颗粒物扫描电镜图

Ｆｉｇ．４　ＳＥＭｏｆｐａｒａｆｆｉｎｐａｒｔｉｃｌｅｓ

图 ５　石蜡颗粒沉积粒径分布

Ｆｉｇ．５　Ｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐａｒａｆｆｉｎｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

表 １　颗粒物性和缩放参数对照

Ｔａｂｌｅ１　Ｃｏｎｔｒａｓｔｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓａｎｄ

ｓｃａｌｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数　　　　 发动机 实验

颗粒粒径／μｍ ０．１～１０ １～１２０

颗粒密度／（ｋｇ·ｍ－３） １９８０［４］ ９００

颗粒速度／（ｍ·ｓ－１） ９３［９］ ３

动力黏度／（ｋｇ·（ｍ·ｓ）－１） ５．５５×１０－５ １．８２×１０－５

气膜孔直径／ｍｍ ０．５ ３

熔解潜热／（Ｊ·ｋｇ－１） ６５００００［１８］ ２３４７２０

比热容／（Ｊ·（ｋｇ·Ｋ）－１） ７３０［１９］ ２０９０

颗粒固化温度／Ｋ １５３３［２０］ ３３１．１５

主流温度／Ｋ １５００［２１］ ３２８．１５

颗粒初始温度／Ｋ １５９３［２１］ ３７３．１５

颗粒输运长度／ｍ ０．２６ １．５

Ｓｔｋ ０．００４～４０ ０．００３～４０

ＴＳＰ ０．０１２～１．２ ０．０２～２．８

　　在颗粒物的相态变化方面，研究将颗粒物的
相态变化近似分为２个过程。当颗粒物进入主流
后，第１个过程是颗粒物向主流散热，温度随时间
成指数式降低，直至温度降至固化温度，石蜡颗粒

的初始温度和固化温度如表 １所示；第 ２个过程
是颗粒物保持温度不变，自身的熔解潜热向主流

释放，直到全部释放。２个过程所需要的时间分
别用 ｔ１和 ｔ２表示：

ｔ１ ＝－
ρｐＣｐＶｐ
ｈＡｐ

ｌｎＴｐ，ｓ－Ｔ∞
Ｔｐ，ｉ－Ｔ

( )
∞

（２）

ｔ２ ＝
ｈｆｕｓρｐＶｐ

ｈＡｐ（Ｔｐ，ｓ－Ｔ∞）
（３）

式中：Ｃｐ为颗粒物的比热容；Ｖｐ为颗粒物的体积；
Ａｐ为颗粒物的表面积；ｈ为对流换热系数；Ｔｐ，ｓ为
颗粒固化温度；Ｔｐ，ｉ为颗粒初始温度；Ｔ∞为主流温
度；ｈｆｕｓ为颗粒的熔解潜热。

颗粒物的固化时间和颗粒物输运的时间值之

比，即为可以描述颗粒物物态变化的热缩放系数

（ＴＳＰ），ＴＳＰ的计算公式如下：

ＴＳＰ＝
ｔ１＋ｔ２
Ｌｐ／Ｕ∞

（４）

式中：Ｌｐ为颗粒物进入主流运动后的运动距离；
Ｕ∞为颗粒物的运动速度，在计算时近似等于主流
的速度。通过改变颗粒行程，来调整 ＴＳＰ的
范围。

１．４　数据处理
１）气膜冷却效率
实验研究着重关注沉积对气膜冷却的影响，

为对实验件的气膜冷却效果进行较为准确的比

较，采用气膜冷却效率来准确反映气膜冷却的效

果。气膜冷却效率
［２２］
是反映气膜冷却效果的重

２９１２
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要参数，其表达式为

η＝
Ｔ∞ －Ｔａｗ
Ｔ∞ －Ｔ２

（５）

式中：Ｔａｗ为理论的绝热壁温；Ｔ２为冷却气流温度。
在实验过程中，实验段采用保温隔热装置包

裹，将实验段与外界空气隔离，尽量减少与外界的

换热。实验中气膜冷却效率公式为

η＝
Ｔ∞ －Ｔｗ
Ｔ∞ －Ｔ２

（６）

式中：Ｔｗ为实验件的壁面温度。
气膜冷却效率表示了气膜冷却的效果。η值

越高，冷却效果越好。

２）沉积率
为了定量衡量颗粒物在实验件表面的沉积情

况，实验采用沉积率 Ｃ这一参数。沉积率显示了
有多少质量的颗粒物沉积在实验件的表面。沉积

率的定义式如下：

Ｃ＝
ｍｄ
ｍｔ

（７）

式中：ｍｄ为沉积在实验件表面的颗粒物的总质
量；ｍｔ为进入主流的颗粒物的总质量。其中，ｍｄ
可通过实验前后实验件的质量作差获得，ｍｔ根据
颗粒物的粒径分布计算获得。

３）吹风比
通过气膜孔的冷却气流流量直接影响冷却气

流和主流的掺混形式，进而影响壁面的冷却效果，

吹风比是气膜冷却的常用术语，其意义是冷却气

流和主流的密流比。

Ｍ ＝
ρｃｕｃ
ρ∞ｕ∞

（８）

式中：ρｃ为冷却气流的密度；ｕｃ为冷却气流的速
度；ρ∞为主流的密度；ｕ∞为主流的速度。
１．５　误差分析

实验主要对温度和质量进行测量。对于温度

测量，实验主要采用红外热像仪和热电偶 ２种方
式，热电偶采用 Ｋ型，实验误差为 ±０．１℃。实验
件表面温度主要由红外热像仪测量，测量误差为

±１℃。实验中主流气体和冷却气流气体的温度
由热敏风速仪测量，其误差为 ±１℃。质量数据主
要由电子天平秤获得，精度为 ０．０１ｇ。根据误差
传递原理，气膜冷却效率和沉积率的合成标准不

确定度分别为１０％和８．２％。

２　实验结果及分析

２．１　不同主流温度对沉积的影响
在发动机运行过程中，涡轮叶片表面的颗粒

物沉积受到多因素的影响，其中燃气温度是最主

要的影响因素之一。实验观测了主流温度对沉积

的影响，主流温度设定为 ５０℃、５５℃、６０℃、６５℃，
沉积时间设定为 ２ｍｉｎ。沉积后的实验件表面形
貌如图６所示。

由图６可知，在主流温度为 ５０℃时，石蜡颗
粒的沉积明显，根据显微图像可知，颗粒物的状态

为固态，颗粒形状大多数为球形。主流温度为

５５℃时，石蜡覆盖更加致密，且显微图像显示，颗
粒物的状态为熔融状态，形状多为不规则形状。

主流温度为 ６０℃时，石蜡沉积覆盖稀疏，颗粒物
多为较大的颗粒物。主流温度为 ６５℃时，石蜡颗
粒物全为液态，沉积后的表面光滑透明，显微图像

表明，液态颗粒物在实验件表面存在流动的现象。

通过比较不同温度的实验结果可知，主流温度从

５０℃到６５℃，沉积在实验件实验件表面的颗粒物
从固态球形逐渐变为液态不规则形，沉积的覆盖

程度先增大后变小。

图７为不同主流温度下的沉积率数据。可
知，主流温度为 ６０℃时，沉积率最高，为 ４．１４％，
主流温度为５０℃时，沉积率最低，为２．７１％，两者

图 ６　不同主流温度下石蜡颗粒沉积形貌图

Ｆｉｇ．６　Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｐａｒａｆｆｉｎｐａｒｔｉｃｌｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔ

ｍａｉｎｓｔｒｅａｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｓ

图 ７　沉积率随主流温度的变化

Ｆｉｇ．７　Ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒａｔｅｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｍａｉｎｓｔｒｅａｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ
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相差１．４３％。同时，温度在６０℃以上时的沉积率
要高于６０℃以下的沉积率，这主要是因为石蜡的
融化温度为５８℃，主流温度在 ５８℃以上，热缩放
系数均大于１，即颗粒物始终处于熔融态或液态，
黏性较大，因此在高温情况下的沉积率较低温情

况要高。相比于６０℃，主流温度在６５℃时的沉积
率偏低，这主要是因为颗粒物在输运过程中大部

分为液态，这导致大量颗粒物在未运动至实验件

时即黏附在实验段的壁面上。而对于 ６０℃以下
的２种主流温度，温度越高，石蜡颗粒物的黏性越
高，当颗粒物和实验件发生碰撞时黏附的概率就

越高，沉积率就越高。

２．２　气膜孔射流角度对气膜冷却和沉积的影响
实验研究了气膜孔在不同射流角度下，沉积

率和气膜冷却的变化规律。实验采用孔径为

３ｍｍ的圆柱形气膜孔实验件，吹风比 Ｍ＝１，颗粒
物沉积时间为２ｍｉｎ。图８分别为２５°、４５°、６５°三
种不同射流角度下实验件沉积前后的形貌。

从图８中观察到，在气膜孔的下游，沉积覆盖
量明显减少。这主要是由于冷却气膜的形成，冷

却气流在壁面处的剪切速度会改变较小颗粒物的

运动轨迹，且冷却气流温度较低，降低了颗粒物的

温度，从而使颗粒物的黏度降低，黏附概率下降。

此外，气膜孔附近的沉积减少区域和气膜孔出口

的射流方向存在一定的夹角，主要原因是：在主流

的作用下，冷却射流流线沿着壁面向主流方向偏

转，进而导致沉积较少的区域出现在气膜孔的斜

后方。滞止线处的冷却气膜偏转程度要比两侧的

气膜孔小，主要原因是：在壁面滞止线处的主流气

流方向是垂直于壁面，周向流动的影响较上下两

排气膜孔处小。

图９为３种不同气膜孔射流角度下的气膜冷
却效率云图。图中横坐标表示测温点距气膜孔的

距离 Ｘ和孔径 Ｄ（３ｍｍ）之比。可以观察到，滞止
线处气膜孔出口处的气膜冷却效率最高，在每两

气膜孔之间，气膜冷却效率随 Ｘ／Ｄ的增大而减
小。根据沉积后的云图发现，从气膜孔内射出的

冷却射流的轨迹发生了偏转，并且随着射流角度

的减小，ｙ轴方向速度分量越小，与主流掺混后，
更易发生贴近壁面的折转，从而更好地附在圆柱

表面。相同气膜孔位置处，当射流角度为 ２５°时，
气膜冷却的效果最好，通过冷却效率云图可见，冷

却气膜的区域较其他 ２种角度更大，同时气膜覆
盖区域的冷却效率较另 ２种工况更高。综上，射
流角度不断增大，气膜覆盖区域逐渐变小，气膜覆

盖区域的气冷效率也更低。

图 ８　不同射流角度下气膜冷却圆柱表面沉积前后形貌图

Ｆｉｇ．８　Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｙｌｉｎｄｅｒｓｕｒｆａｃｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔａｎｇｌｅｓ
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图 ９　不同射流角度下气膜冷却圆柱表面沉积前后气膜冷却效率云图

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｙｌｉｎｄｅｒｓｕｒｆａｃｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔａｎｇｌｅｓ

　　图１０给出了不同气膜孔射流角度下，沉积前
滞止线处气膜冷却效率的曲线。图 １１为沉积条
件下，滞止线处的气膜冷却效率曲线。由图１０和
图１１可以看出，在两气膜孔之间，无论射流角度
大小，气膜冷却效率基本是随 Ｘ／Ｄ增大而减小，
同时气膜冷却效率的整体趋势也是随 Ｘ／Ｄ的增
大而减小。主要原因是：冷却气流通过每个气膜

孔之后流量都会有所衰减，导致在 Ｘ／Ｄ越大位置
的气膜孔，冷却气流压力越小，冷却气流流量减

小，气膜冷却效率降低。无论沉积前还是沉积后，

在大部分位置，射流角度为 ２５°时的气膜冷却效
率均最高，射流角度为 ６５°的气膜冷却效率最低，
无沉积条件下，两者最大相差 ５．６％，在沉积后，
最大相差６．８％。沉积前后，在相同位置，相同工
况下气膜冷却效率最大相差 １１．６％。由图 １０可
得，在测温点 Ｘ／Ｄ＝１０、１１、１２处，射流角度为 ６５°
的气膜冷却效率要比 ４５°时的高，主要原因可能
是６５°的气膜孔喷出的冷却气流在主流的压迫下
产生了偏转度较小的气膜覆盖，并在气膜孔的四

周产生了气膜覆盖，在气膜孔 Ｘ／Ｄ方向产生了较
好的气膜冷却效果，此现象可通过沉积后的形貌

图来观察，如图 ８的 Ａ区域，在气膜孔周围，有一
圈沉积减弱区。由图１１可得，在测温点 Ｘ／Ｄ＝４、
７、１０位置处，射流角度 ４５°的冷却效率要比射流
角度２５°的高，主要原因是２５°的气膜孔出口面积
较大，冷却气流在气膜孔处偏转较大，在相同的冷

却气流流量下，沿 Ｘ／Ｄ方向的冷却气流流量较
４５°的小，气膜效果较差。

图 １０　沉积前不同射流角度下滞止线上的气膜

冷却效率曲线

Ｆｉｇ．１０　Ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｌｉｎｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔａｎｇｌｅｓｂｅｆｏｒｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ
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图 １１　沉积后不同射流角度下滞止线上的气膜

冷却效率曲线

Ｆｉｇ．１１　Ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｌｉｎｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｊｅｔａｎｇｌｅｓａｆｔｅｒｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

图１２为沉积率随射流角度变化的曲线。可
知，沉积率随着射流角度的增大而升高，射流角度

为６５°时的沉积率最大，为 ０．８１％，射流角度为
２５°时沉积率最小，为 ０．４１％，两者相差 ０．４％。
相对于 ４５°、６５°，２５°的射流角度产生的气膜范围
更大，冷却效果更好，根据相同孔径不同射流角度

的无沉积情况下的实验，２５°射流角度下实验件的
温度为４３．７℃，低于４５°时的 ４４．７℃及 ６５℃时的
４４．６℃，２５°的实验件表面温度更低，从而当有颗
粒撞击时，颗粒物和实验件表面碰撞之后的黏附

概率较另外 ２种射流角度低。同时，射流角度越

图 １２　沉积率随射流角度的变化

Ｆｉｇ．１２　Ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒａｔｅｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｊｅｔａｎｇｌｅ

贴近实验件表面，冷却气流所产生的剪切力越大，

从而导致将要撞向实验件的较小颗粒物，运动轨

迹发生改变，从而随主流继续运动而不发生碰撞，

而较大的颗粒物在黏附之后，在主流和冷却气流

的双重剪切力的作用下可能会发生剥离现象。

２．３　气膜孔孔径对气膜冷却和沉积的影响
实验研究了气膜孔不同孔径下，气膜冷却效

率和沉积率的变化规律。在保持气膜孔间距比一

定的情况下，分别对 １．５、３、４．５ｍｍ三种孔径大
小的圆柱实验件进行实验，其中射流角度 α＝
２５°，吹风比 Ｍ＝１，沉积时间为２ｍｉｎ。

图１３为不同气膜孔孔径的实验件沉积前后
的形貌图。观察可知，无论孔径大小，滞止线处的

图 １３　不同气膜孔孔径下气膜冷却圆柱表面沉积前后形貌图

Ｆｉｇ．１３　Ｍｏｒｐｈｏｌｏｇｙｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｙｌｉｎｄｅｒｓｕｒｆａｃｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｍｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒｓ
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气膜孔产生的气膜覆盖均不明显，在滞止线上下

两排气膜孔产生的气膜分别向上下 ２个方向偏
转，其中孔径为 １．５ｍｍ的气膜孔产生的气膜偏
转程度最小，孔径越大，气膜形成的区域越偏离射

流方向，孔径为４．５ｍｍ时的偏转角度约为９０°。
图１４为气膜冷却条件下的气膜冷却效率云

图。横坐标是测温点距气膜孔的距离 Ｘ与气膜

孔 Ｄ（４．５ｍｍ）的比值。观察可知，沉积前后实验
件温度差异明显，在相同位置处温度相差 ２～
３℃。孔径为 ４．５ｍｍ的气膜孔产生的气膜最为
明显，且单个气膜延伸范围最广，孔径越小，单个

气膜覆盖区域越小。

图１５为无沉积情况下滞止线上的气膜冷却
效率的曲线。

图 １４　不同气膜孔孔径下气膜冷却圆柱表面沉积前后气膜冷却效率云图

Ｆｉｇ．１４　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｙｌｉｎｄｅｒｓｕｒｆａｃｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｍｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒｓ

图 １５　沉积前不同气膜孔孔径下滞止线上的气膜

冷却效率曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｌｉｎｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｍｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒｓｂｅｆｏｒｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

　　图１６为沉积情况下滞止线上的气膜冷却效
率的曲线。可知，气膜冷却效率的变化趋势受沉

积影响较小，沉积前和沉积后，在两气膜孔之间，

距离气膜孔越近，冷却效率都是更高。在同一测

温点，由于沉积后沉积物的影响，沉积后的气膜冷

却效率更低。在相同位置，气膜冷却效率在沉积

前比沉积后最多高出 １０．４％。无论沉积与否，孔
径为 ４．５ｍｍ时的气膜冷却效率最高，孔径为
１．５ｍｍ的次之，孔径为 ３ｍｍ的气膜冷却效率最
小。在相同位置，无沉积情况下，４．５ｍｍ气膜冷
却效率比 ３ｍｍ的气膜冷却效率最大高 ３．６％。
沉积情况下，两者相差最大为３．２％。

图１７为沉积率随气膜孔孔径变化的曲线。
可知，在射流角度为 ２５°的情况下，气膜孔孔径为
１．５ｍｍ时，沉积率最大，为 ０．７２％，气膜孔孔径

７９１２

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 １６　沉积后不同气膜孔孔径下滞止线上的气膜

冷却效率曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｃｕｒｖｅｓｏｆｓｔａｇｎａｔｉｏｎｌｉｎｅａｔ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｉｌｍｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒｓａｆｔｅｒｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

图 １７　沉积率随气膜孔孔径的变化

Ｆｉｇ．１７　Ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒａｔｅｖａｒｙｉｎｇｗｉｔｈｆｉｌｍｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒ

为３ｍｍ时，沉积率最小，为 ０．４１％，两者相差
０．３１％。由此可见，虽然孔径为 １．５ｍｍ时，气膜
孔的数量较多，但沉积率较高，气膜孔对颗粒物的

沉积抑制作用较差。

３　结　论
本文实验通过研究颗粒物在圆柱状实验件表

面的沉积情况，得到以下结论：

１）主流温度对颗粒物的沉积形貌有较大影
响，主流温度在 ５０℃时，实验件表面沉积物多为
固态球形；在５５℃时，沉积物为不规则熔融状态；
随着温度继续升高至 ６０℃、６５℃时，沉积的覆盖
变稀疏，在 ６５℃时，沉积表面颗粒物存在明显的
流动现象。沉积率随温度先增大后变小，沉积率

在６０℃时最高，为４．１４％。
２）随着射流角度增大，在滞止线处的气膜冷

却效率下降，沉积前，射流角度 ２５°时的气膜冷却
效率比６５°的最多高 ２％，沉积后最大高 ５．６％。
此外，沉积率随射流角度的增大而升高，最高值和

最低值相差０．４％。

３）随着孔径增大，单个气膜孔的气膜覆盖区
域增大。无论沉积与否，在滞止线处，气膜孔孔径

为４．５ｍｍ的气膜冷却效率最高，１．５ｍｍ的次
之，３ｍｍ的最差。沉积前后，气膜冷却效率最大
相差１０．４％。相同位置，沉积前后，孔径 ４．５ｍｍ
时的冷却效率比３ｍｍ最大相差 ３．６％和 ３．２％。
同时，沉积率随孔径先减小后增大，在孔径为

３ｍｍ时最低，最低为 ０．４１％，在孔径为 １．５ｍｍ
时，沉积率最高，为０．７２％。

４）在圆柱实验件表面，冷却气膜会由于主流
的影响而发生偏转。在滞止线处，两气膜孔之间

的气冷效率随 Ｘ／Ｄ的增大而降低。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＤＵＮＮＭＧ，ＰＡＤＯＶＡＣ，ＭＯＬＬＥＲＪＥ，ｅｔａｌ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｄｅ

ｔｅｒｉｏｒａｔｉｏｎｏｆａｔｕｒｂｏｆａｎａｎｄａｔｕｒｂｏｊｅｔｅｎｇｉｎｅｕｐｏｎｅｘｐｏｓｕｒｅｔｏ

ａｄｕｓｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓ

ａｎｄＰｏｗｅｒ，１９８７，１０９（３）：３３６３４３．

［２］ＫＩＭＪ，ＤＵＮＮＭＧ，ＢＡＲＡＮＡＪ，ｅｔａｌ．Ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｖｏｌｃａｎｉｃ

ｍａｔｅｒｉａｌｓｉｎｔｈｅｈｏｔｓｅｃｔｉｏｎｓｏｆｔｗｏｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｅｎｇｉｎｅｓ［Ｃ］∥
ＡＳＭＥ１９９２ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＧａｓＴｕｒｂｉｎｅａｎｄＡｅｒｏｅｎｇｉｎｅＣｏｎｇｒｅｓｓ

ａｎｄＥｘｐｏｓｉｔｉｏｎ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，１９９２：Ｖ００３Ｔ０５Ａ００１．

［３］ＪＥＮＳＥＮＪＷ，ＳＱＵＩＲＥＳＷ，ＢＯＮＳＪＰ，ｅｔａｌ．Ｓｉｍｕｌａｔｅｄｌａｎｄ

ｂａｓｅｄｔｕｒｂｉｎｅｄｅｐｏｓｉｔｓｇｅｎｅｒａｔｅｄｉｎａｎａｃｃｅｌｅｒａｔｅｄｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ

ｆａｃｉｌｉｔｙ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２００５，１２７（３）：４６２４７０．

［４］ＢＯＮＳＪＰ，ＣＲＯＳＢＹＪ，ＷＡＭＭＡＣＫＪＥ，ｅｔａｌ．Ｈｉｇｈｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｔｕｒｂｉｎｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｌａｎｄｂａｓｅｄｇａｓｔｕｒｂｉｎｅｓｆｒｏｍｖａｒｉｏｕｓｓｙｎ

ｆｕｅｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓａｎｄＰｏｗｅｒ，

２００７，１２９（１）：１３５１４３．

［５］ＳＵＮＤＡＲＡＭＮ，ＢＡＲＲＩＮＧＥＲＭ Ｄ，ＴＨＯＬＥＫＡ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆ

ｄｅｐｏｓｉｔｓｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｏｆａｖａｎｅｅｎｄｗａｌｌａｌｏｎｇｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅ

ｓｉｄｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２００８，１３０（４）：０４１００６．

［６］ＣＲＯＳＢＹＪＭ，ＬＥＷＩＳＳ，ＢＯＮＳＪＰ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｔｅｍｐｅｒａ

ｔｕｒｅａｎｄｐａｒｔｉｃｌｅｓｉｚｅｏｎｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｌａｎｄｂａｓｅｄｔｕｒｂｉｎｅｓ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓａｎｄＰｏｗｅｒ，２００８，１３０

（５）：０５１５０３．

［７］ＡＩＷ，ＬＡＹＣＯＣＫＲＧ，ＲＡＰＰＬＥＹＥＤＳ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐａｒｔｉ

ｃｌｅｓｉｚｅａｎｄｔｒｅｎｃｈｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎｏｎｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｆｒｏｍｆｉｎｅｃｏａｌｆｌ

ｙａｓｈｎｅａｒｆｉｌｍ ｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅｓ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｙ＆ Ｆｕｅｌｓ，２０１１，２５

（３）：１０６６１０７６．

［８］ＳＭＩＴＨＣ，ＢＡＲＫＥＲＢ，ＣＬＵＭＣ，ｅｔａｌ．Ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎａｔｕｒｂｉｎｅ

ｃａｓｃａｄｅｗｉｔｈｃｏｍｂｕｓｔｉｎｇｆｌｏｗ［Ｃ］∥ＡＳＭＥＴｕｒｂｏＥｘｐｏ２０１０：

ＰｏｗｅｒｆｏｒＬａｎｄ，Ｓｅａ，ａｎｄＡｉｒ．ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２０１０：７４３７５１．

［９］ＬＡＷＳＯＮＳＡ，ＴＨＯＬＥＫＡ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｍｕｌｔｉｐｈａｓｅｐａｒｔｉｃｌｅ

ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｅｎｄｗａｌｌｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎ

ｅｒｙ，２０１２，１３４（１）：０１１００３．

［１０］ＬＡＷＳＯＮＳＡ，ＴＨＯＬＥＫＡ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｆｍｕｌｔｉｐｈａｓｅｐａｒｔｉｃｌｅ

ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｅｎｄｗａｌｌｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅｓｉｎｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｔｒｅｎｃｈｅｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１２，１３４（５）：０５１０４０．

［１１］ＡＬＢＥＲＴＪＥ，ＢＯＧＡＲＤＤＧ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｃｏｎ

ｔａｍｉｎａｎｔｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎａｆｉｌｍｃｏｏｌｅｄｔｕｒｂｉｎｅｖａｎｅｐｒｅｓｓｕｒｅｓｉｄｅ

ｗｉｔｈａｔｒｅｎｃｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１３，１３５（５）：

０５１００８．　

［１２］ＡＩＷ，ＭＵＲＲＡＹＮ，ＦＬＥＴＣＨＥＲＴＨ，ｅｔａｌ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｈｏｌｅｓｐａｃ

ｉｎｇｏｎｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｆｉｎｅｃｏａｌｆｌｙａｓｈｎｅａｒｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅｓ［Ｊ］．

８９１２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　第 １１期 杨晓军，等：沉积环境下涡轮叶片前缘气膜冷却的实验研究

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１２，１３４（４）：０４１０２１．

［１３］杨晓军，祝佳雄．涡轮叶栅通道内颗粒物沉积过程的数值

模拟［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（５）：３１４２．

ＹＡＮＧＸＪ，ＺＨＵＪＸ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｐａｒｔｉｃｌｅｄｅｐｏｓｉ

ｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｉｎｓｉｄｅｔｕｒｂｉｎｅｃａｓｃａｄｅ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（５）：３１４２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］裴钰．燃气轮机涡轮叶片表面污染物沉积模型研究［Ｄ］．天

津：中国民航大学，２０１５．

ＰＥＩＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｆｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｎｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅｏｆｇａｓ

ｔｕｒｂｉｎｅ［Ｄ］．Ｔｉａｎｊｉｎ：ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，２０１５

（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］张斐，刘振侠，刘振刚，等．不同来流条件对涡轮叶片表面

颗粒沉积影响的实验研究［Ｊ］．推进技术，２０１９，４０（７）：

１５３６１５４５．

ＺＨＡＮＧＦ，ＬＩＵＺＸ，ＬＩＵＺＧ，ｅｔａｌ．Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆ

ｐａｒｔｉｃｌｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｅ

ｓｔｒｅａｍｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，

４０（７）：１５３６１５４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］黄珂楠，张靖周，郭文．气膜孔内局部堵塞对气膜冷却特性

的影响［Ｊ］．航空动力学报，２０１４，２９（６）：１３３０１３３８．

ＨＵＡＮＧＫＮ，ＺＨＡＮＧＪＺ，ＧＵＯＷ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐａｒｔｉａｌｂｌｏｃｋａｇｅ

ｉｎｓｉｄｅｆｉｌｍｈｏｌｅｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＰｏｗｅｒ，２０１４，２９（６）：１３３０１３３８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＤＡＶＩＤＳＯＮＦＴ，ＫＩＳＴＥＮＭＡＣＨＥＲＤＡ，ＢＯＧＡＲＤＤＧ，ｅｔａｌ．

Ａｓｔｕｄｙｏｆｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎａｔｕｒｂｉｎｅｖａｎｅｗｉｔｈａｔｈｅｒｍａｌｂａｒｒｉｅｒ

ｃｏａｔｉｎｇａｎｄｖａｒｉｏｕｓｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｇｅｏｍｅｔｒｉｅｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＴｕｒ

ｂｏｍａｃｈｉｎｅｒｙ，２０１２，１３６（４）：１７６９１７８０．

［１８］ＬＩＲ，ＷＡＮＧＬ，ＹＡＮＧＴ，ｅｔａｌ．ＩｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｆＭＳＷＩｆｌｙａｓｈ

ｍｅｌｔｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｂｙＤＳＣＤＴＡ［Ｊ］．ＷａｓｔｅＭａｎａｇｅｍｅｎｔ，

２００７，２７（１０）：１３８３１３９２．

［１９］ＫＲＩＳＨＮＡＩＡＨＳ，ＳＩＮＧＨＤＮ．Ｄｅｔｅｒｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｒｍａｌｐｒｏｐｅｒ

ｔｉｅｓｏｆｓｏｍｅｓｕｐｐｌｅｍｅｎｔａｒｙｃｅｍｅｎｔｉｎｇｍａｔｅｒｉａｌｓｕｓｅｄｉｎｃｅｍｅｎｔ

ａｎｄｃｏｎｃｒｅｔｅ［Ｊ］．ＣｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎａｎｄＢｕｉｌｄｉｎｇＭａｔｅｒｉａｌｓ，２００６，２０

（３）：１９３１９８．

［２０］ＷＡＮＧＱ，ＴＩＡＮＳ，ＷＡＮＧＱ，ｅｔａｌ．Ｍｅｌｔｉｎｇｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｄｕｒ

ｉｎｇｔｈｅｖｉｔｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆＭＳＷＩｆｌｙａｓｈｗｉｔｈａｐｉｌｏｔｓｃａｌｅｄｉｅｓｅｌｏｉｌ

ｆｕｒｎａｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＨａｚａｒｄｏｕｓＭａｔｅｒｉａｌｓ，２００８，１６０（２３）：

３７６３８１．

［２１］ＤＥＮＮＩＳＲＡ，ＳＨＥＬＴＯＮＷ Ｗ，ＬＥＰ．Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｂａｓｅｌｉｎｅ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｖａｌｕｅｓｆｏｒｔｕｒｂｉｎｅｓｉｎｅｘｉｓｔｉｎｇＩＧＣＣａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ

［Ｃ］∥ＡＳＭＥＴｕｒｂｏＥｘｐｏ２００７：ＰｏｗｅｒｆｏｒＬａｎｄ，Ｓｅａ，ａｎｄＡｉｒ．

ＮｅｗＹｏｒｋ：ＡＳＭＥ，２００７：１０１７１０４９．

［２２］刘晓红，罗翔，陶智．大小孔交替排列对气膜冷却效率的影

响［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１０，３６（１１）：１２７１１２７４．

ＬＩＵＸＨ，ＬＵＯＸ，ＴＡＯＺ．Ｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆａｌｔｅｒｎａｔｅａｒｒａｎｇｅｍｅｎｔｏｆ

ｂｉｇａｎｄｓｍａｌｌｈｏｌｅｓｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１０，３６

（１１）：１２７１１２７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｔｕｄｙｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｏｆｔｕｒｂｉｎｅｂｌａｄｅｌｅａｄｉｎｇ
ｅｄｇｅｉｎｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔ

ＹＡＮＧＸｉａｏｊｕｎ，ＹＵＴｉａｎｈａｏ，ＨＵＹｉｎｇｑｉ，ＣＨＡＮＧＪｉａｗｅｎ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ，Ｔｉａｎｊｉｎ３００３００，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｏｆｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｆｐｏｌｌｕｔａｎｔｓｏｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｏｆｂｌａｄｅｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｏｆ
ｔｕｒｂｉｎｅ，ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｕｓｅｄｐａｒａｆｆｉｎｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｔｏｓｉｍｕｌａｔｅｒｅａｌｄｅｐｏｓｉｔｓ．Ｂｙｃｈａｎｇｉｎｇｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｅａｍｔｅｍｐｅｒａ
ｔｕｒｅ，ｔｈｅａｎｇｌｅｏｆｆｉｌｍｈｏｌｅｊｅｔａｎｄｔｈｅｄｉａｍｅｔｅｒｏｆｆｉｌｍｈｏｌｅ，ｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｄｅｐｏ
ｓｉｔｉｏｎｒａｔｅｉｎｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔｗａｓｏｂｓｅｒｖｅｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｌｙ．Ｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｍｏｒ
ｐｈｏｌｏｇｙｏｆｐａｒｔｉｃｕｌａｔｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｎｔｈｅｂａｒｒｉｅｒｓｕｒｆａｃｅｉｓｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙａｆｆｅｃｔｅｄｂｙｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｅａｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．
Ｗｈｅｎｔｈｅｍａｉｎｓｔｒｅａｍｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｐｐｒｏａｃｈｅｓｔｈｅｍｅｌｔｉｎｇｐｏｉｎｔｏｆｐａｒｔｉｃｕｌａｔｅｍａｔｔｅｒ，ｔｈｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｃｏｖｅｒａｇｅ
ｉｓｍｏｓｔｏｂｖｉｏｕｓ．Ｕｎｄｅｒｔｈｅｓａｍｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｊｅｔａｎｇｌｅ，ｔｈｅｃｏｖｅｒａｇｅａｒｅａｏｆ
ｓｉｎｇｌｅｆｉｌｍｈｏｌｅｄｅｃｒｅａｓｅｓ，ａｎｄｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｄｅｃｒｅａｓｅｓ．Ｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎ，ｔｈｅｍａｘｉ
ｍｕｍｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｔｊｅｔａｎｇｌｅ２５°ａｎｄｊｅｔａｎｇｌｅ６５°ｉｓ２％ ａｎｄ５．６％，ａｎｄｄｅｐｏ
ｓｉｔｉｏｎｒａｔｅｉｎｃｒｅａｓｅｓｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｊｅｔａｎｇｌｅ；ｗｉｔｈｔｈｅｉｎｃｒｅａｓｅｏｆｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒ，ｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎ
ｃｙｆｉｒｓｔｄｅｃｒｅａｓｅｓａｎｄｔｈｅｎｉｎｃｒｅａｓｅｓ．Ｗｈｅｔｈｅｒｔｈｅｒｅｉｓｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｏｒｎｏｔ，ｔｈｅｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆ４．５ｍｍ
ｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒｉｓｔｈｅｈｉｇｈｅｓｔ，３．６％ ａｎｄ３．２％ ｈｉｇｈｅｒｔｈａｎｔｈａｔｏｆ３ｍｍｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒ．Ｔｈｅｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒａｔｅｉｓ
ｔｈｅｌｏｗｅｓｔｗｈｅｎｔｈｅｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒｉｓ３ｍｍ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇ；ｄｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒａｔｅ；ｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅ；ｐｏｒｅｄｉａｍｅｔｅｒ；ｊｅｔａｎｇｌｅ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００８０３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２１０２０６；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０２２４１３：０７
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０２２４．１１４３．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ ｉｔｅｍ：ＴｈｅＦｕｎｄａｍｅｎｔａｌＲｅｓｅａｒｃｈＦｕｎｄｓｆｏｒｔｈｅＣｅｎｔｒａｌＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓＳｐｅｃｉａｌｉｚｅｄｂｙＣｉｖｉｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＣｈｉｎａ

（３１２２０１９１８７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｘｉａｏｊｕｎｙｏｕｎｇ＠ｈｏｔｍａｉｌ．ｃｏｍ

９９１２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　
２０２１年 １１月
第４７卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０２００８１２；录用日期：２０２１０１０８；网络出版时间：２０２１０２０３０９：２２
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０２０２．１５２７．００２．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１６７２３３５）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｍａｏｊｉａｎ＠ｊｍｕ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：茅剑，刘泰康，刘培国．一种基于深度学习的电磁信息泄漏检测方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１１）：２２００
２２０７．ＭＡＯＪ，ＬＩＵＴＫ，ＬＩＵＰＧ．Ａｎｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｌｅａｋａｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｕｓｉｎｇｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ
ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１１）：２２００２２０７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０４２０

一种基于深度学习的电磁信息泄漏检测方法

茅剑１，，刘泰康２，刘培国３

（１．集美大学 计算机工程学院，厦门 ３６１０２１；　２．中国电子科技集团有限公司 第三十三研究所，太原 ２００４３３；

３．国防科学技术大学 电子科学学院，长沙 ４１００７３）

　　摘　　　要：电子信息设备工作时无意发射的电磁波中包含有用信息，会导致电磁信息
泄漏，从而威胁设备的信息安全。现有的电磁信息泄漏检测方法，在复杂现场环境下，难以从

具有不确定性的电磁泄漏信号中提取有用信息。面向电磁信息安全问题，开展了电磁信息泄

漏检测研究，提出了一种基于深度学习的检测方法。设计了一个适用于电磁泄漏信号的一维

卷积神经网络，并结合改进的梯度加权类激活映射方法，在未知电磁信息泄漏特征的前提下，

通过深度学习实现电磁信息泄漏特征的智能标定和自动提取，从而解决了现场环境下电磁信

息泄漏检测难以提取有用信息的问题。分别通过实测和仿真对比实验，验证了所提方法的有

效性。

关　键　词：信息安全；深度学习；信号检测；无意电磁发射；电磁信息泄漏
中图分类号：ＴＰ３０９．１；ＴＮ９１１．２３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２０００８

　　计算机、信息化通信终端等电子信息设备在
处理信息过程中，会不可避免地向周围环境发射

电磁波，产生无意的、非主观通信的电磁辐射。由

于这些无意发射的电磁信号不仅频谱成份丰富，

而且携带着大量有用信息，存在信息泄漏隐患。

令人深思的是，目前对网络攻击、系统安全漏洞和

计算机病毒等网络信息安全问题非常重视，却对

信息设备的无意电磁发射产生的电磁信息安全问

题
［１］
重视不足。电磁信息泄漏检测用于发现电

子信息设备的信息泄漏风险，对于保障设备的电

磁信息安全有重要意义。

电磁信息泄漏检测的核心问题在于：如何从

无意发射的电磁信号中提取隐藏的有用信息。电

磁信息泄漏检测方法以信号分析和处理技术为基

础，但是与泄漏源，即产生电磁信息泄漏的信息设

备紧密相关；通常需要从各种信息设备的工作原

理出发，分析各自不同的电磁泄漏信号的特点。

以显示器为例，自从首次公开的民用 ＴＥＭＰＥＳＴ
实验

［２］
以来，包括 ＣＲＴ［３４］、ＬＣＤ［５７］、ＬＥＤ及触摸

屏
［８］
在内的显示器设备，其电磁发射泄漏的图像

信息一直是研究人员关注的重点。对显示器图像

信息泄漏的检测长期依赖图像复现
［３８］
手段。其

核心思想是：基于显示器的视频图像显示原理，利

用电磁泄漏信号与图像逐行扫描的时间同步，将

一维电磁信号时间序列映射成二维空间图像；根

据电磁信号强度与像素色彩的时空对应关系，复

现电磁泄漏信号中携带的图像信息。基于图像复

现的检测方法面临着电磁泄漏信号信噪比低和需

要已知显示器同步信号２个问题。由于易受环境
噪声干扰，导致图像信息受损难以分辨。复现过

程需要在特定的同步信号的指导下，才能将截获

的电磁信号以相应的规律采样并重建成可分辨的
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复现图像。复现过程对同步信号的精确性要求严

格，容错性差；而在实测过程中，受环境噪声和检

测仪器的影响，同步信号的误差往往不可避免。

为了提升复现图像的质量，研究者尝试在复

现图像之前增加预处理操作。基于小波的独立成

分分析方法
［９］
，用于提升电磁泄漏信号的信噪

比，进而改善复现图像的质量。谱质心间距分布

均匀度算法
［１０］
，用于寻找信号中最佳复现频段，

以获得具有最高信噪比的图像泄漏电磁信号。采

用上述预处理手段，虽然可以提升复现图像的质

量，但仍无法解决复现过程中所需同步信号带来

的问题。于是基于显示器的工作原理，出现了避

免图 像 复 现，转 而 针 对 同 步 信 号 的 检 测 方

法
［１１１２］

，通过在电磁信号中寻找具有周期特性的

同步信号，可间接达成图像信息泄漏的检测。但

此类方法只能做出显示器正以某种可能分辨率执

行工作的判断，却无法确定显示器的图像信息，而

且容易受到脉冲信号及其他周期信号的干扰。从

电磁信息泄漏研究进展来看，由于电磁泄漏信号

信噪比低，易受干扰，信号检测存在一定的不确定

性，目前缺乏对电磁信号中泄漏信息的精确标定

方法。

本文所研究的深度学习检测方法，是基于卷

积神经网络（ＣｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＣＮＮ）
的特点和优势，提出的电磁信息泄漏检测新思路

和方法。ＣＮＮ是深度学习的重要算法，目前在图
像识 别

［１３］
、降 噪

［１４］
、目 标 检 测

［１５］
和 信 号 检

测
［１６１７］

等领域广泛应用并表现良好。基于 ＣＮＮ
在上述领域中的优异表现，本文将其引入电磁信

息泄漏检测，以克服现有检测方法存在的不足。

利用 ＣＮＮ独特的卷积和池化处理能力，学习并提
取电磁泄漏信号中隐藏的有用信息特征。为了进

一步标定信号中的电磁信息泄漏特征，本文引入

并改进了梯度加权类激活映射（Ｇｒａｄｉｅｎｔｗｅｉｇｈｔｅｄ
ＣｌａｓｓＡｃｔｉｖａｔｉｏｎＭａｐｐｉｎｇ，ＧｒａｄＣＡＭ）方法［１８］

，在

未知电磁信息泄漏特征的前提下，自动计算无意

电磁发射泄漏信息的特征分布，在待测的电磁信

号上实现电磁信息泄漏特征定位和提取。

１　电磁信息泄漏检测方法设计

本文设计一个针对电磁信息泄漏特征的

ＣＮＮ结构，命名为 ＥＭＣＮＮ，在此基础上，结合并
改进梯度加权类激活映射方法，从而提出一种基

于 ＣＮＮ的电磁信息泄漏检测方法。该检测方法
可在未知电磁信息泄漏特征的前提下，智能检测

并标定出计算机显示器无意发射电磁信号中的图

像信息，如图１所示。
利用深度学习方法提取电磁信号中隐藏的信

息特征，需要采集一定数量的电磁信号，构成电磁

信号样本集，作为神经网络的训练样本数据。使

用电磁信号样本集，通过反向传播机制对 ＥＭ
ＣＮＮ神经网络进行训练，以获取具有电磁信息泄
漏识别能力的神经网络模型。在训练好的 ＥＭ
ＣＮＮ模型的基础上，将被测的目标电磁泄漏信号
输入 ＥＭＣＮＮ模型，经过神经网络的逐层特征提
取；在到达全连接层之前，截取电磁信息泄漏特征

向量，并结合最终的分类预测得分，通过梯度加权

类激活映射方法对待测的目标电磁信号进行电磁

信息泄漏标定检测；进而从目标信号中自动定位

提取泄漏信息。

图 １　基于深度学习的电磁信息泄漏检测原理

Ｆｉｇ．１　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｌｅａｋａｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｐｒｉｎｃｉｐｌｅｂａｓｅｄｏｎｄｅｅｐｌｅａｒｎｉｎｇ

１．１　卷积神经网络设计
在提出的电磁信息泄漏检测方法中，ＣＮＮ的

设计和训练是决定检测准确率和精度的关键因

素。经典的 ＣＮＮ结构大多应用于图像处理领域，
通常采用二维卷积核进行特性提取。在电磁信息

泄漏检测中，数字化信号采集设备接收的电磁信

１０２２
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号是一维形式的数字序列。本文经过前期探索，

通过对比测试，设计了一个适用于电磁信息泄漏检

测和识别的 ＣＮＮ结构———ＥＭＣＮＮ。为了适应一
维电磁泄漏信号的特点，该结构特别地设计了一维

卷积核，其工作示意如图２所示。
为了从电磁信号序列中提取特征信息，ＥＭ

ＣＮＮ的卷积层滑动所设计的一维卷积核，使其与
电磁泄漏信号的一维序列片段对应进行卷积运

算，从而提取目标的局部特征，并将其组合成特征

向量。池化层通过降维操作进一步提取特征，压

缩特征向量。因此，在电磁信息泄漏检测应用中，

ＥＭＣＮＮ相比现有 ＣＮＮ结构具有更好的适应性
和泛化能力。ＥＭＣＮＮ的结构参数如表１所示。

图 ２　ＥＭＣＮＮ处理电磁泄漏信号示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｌｅａｋａｇｅ

ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｂｙＥＭＣＮＮ

表 １　ＥＭＣＮＮ结构参数

Ｔａｂｌｅ１　ＰａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆＥＭＣＮＮｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

神经网络层次 卷积核／滤波器尺寸 计算步长 通道数

卷积层１ ４ ２ ３２

池化层１ ２ ２ ３２

卷积层２ １２ ２ ３２

池化层２ ２ ２ ３２

卷积层３ １２ ２ ３２

池化层３ ２ ２ ３２

卷积层４ １２ ２ ６４

池化层 ４ ２ ２ ６４

　　ＥＭＣＮＮ网络的输入为一维电磁信号。经过
卷积和池化的逐层计算和特征提取之后，到达全

连接层时形成 ６４个通道的特征向量。卷积计算
的公式如下：

Ｘ（Ｌ＋１） ＝Ｘ（Ｌ） Ｗ（Ｌ） ＋Ｂ（Ｌ） （１）
式中：Ｌ为神经网络中各层的索引号；Ｘ（Ｌ）和
Ｘ（Ｌ＋１）分别为计算过程中第 Ｌ层的输入和输出特
征向量；Ｗ（Ｌ）

为第 Ｌ层神经网络的权值向量；Ｂ（Ｌ）

为第 Ｌ层的偏置向量。
ＥＭＣＮＮ选择 ＲｅＬＵ［１９］作为激活函数，以缓

解电磁信号特征提取过程中的梯度消失问题。

ＲｅＬＵ的计算公式如下：

ＲｅＬＵ（ｘ）＝ｍａｘ（０，ｘ） （２）
　　将卷积和 ＲｅＬＵ合并计算，计算过程可表示为
Ｘ（Ｌ＋１） ＝ｍａｘ（０，Ｘ（Ｌ） Ｗ（Ｌ） ＋Ｂ（Ｌ）） （３）

在 ＲｅＬＵ函数之后，神经网络中加入了 Ｄｒｏｐ
ｏｕｔ函数［２０］

，以一定概率减少网络中传递的特征

数量，使部分神经网络参数不更新，有助于抑制深

度学习的过拟合问题，Ｄｒｏｐｏｕｔ函数的计算如下：
ｒ（Ｌ）ｉ，ｊ ～Ｂｅｒｎｏｕｌｌｉ（ｐ） （４）

式中：ｒ（Ｌ）ｉ，ｊ为独立的伯努利随机变量，其以 ｐ的概
率取值为１，以１－ｐ的概率取值为０。

神经网络中的数据传输受到 Ｄｒｏｐｏｕｔ函数影
响之后，如下：

ｘ（Ｌ）ｉ，ｊ ＝ｘ（Ｌ）ｉ，ｊｒ
（Ｌ）
ｉ，ｊ／ｐ （５）

在本文的实验中，Ｄｒｏｐｏｕｔ概率值设为 ０．５。
神经网络采用 ＳＧＤ优化器，训练时的单次样本数
为２５６，学习率为０．００１。
１．２　电磁信息标定

针对实测环境中电磁泄漏信息难以自动标定

的问题，本文基于深度学习的梯度加权类激活映

射方法，提出一种电磁信息自动标定方法。

如图 １所示，在 ＥＭＣＮＮ模型的基础上，利
用改进的梯度加权类激活映射方法实现电磁信息

标定。该方法中定义的变量及计算如下：

１）Ｋ，即电磁信息泄漏特征向量的个数（通
道数）。本文方法用到的电磁信息泄漏特征向

量，来自于输入 ＥＭＣＮＮ的待测电磁信号，经过
ＥＭＣＮＮ模型的逐层特征提取之后，由第 ２个池
化层输出。选取第 ２个池化层的原因是：该层最
接近全连接层。经过之前的神经网络逐层运算之

后，该层输出的特征向量具有最好的电磁信息泄

漏特征。

２）Ｚ，即电磁信息泄漏特征向量的长度。
３）Ｃ，即电磁泄漏信息的类别个数。即 ＥＭ

ＣＮＮ模型分类的个数，Ｃ的数值根据实际情况设
置，本文的 ＥＭＣＮＮ通过调整输出层结构参数，
可以支持多分类。

４）Ａｋ，即第 ｋ个电磁信息泄漏特征向量。由
待测电磁信号输入 ＥＭＣＮＮ模型逐层计算至第
２个池化层输出而得，ｋ＝１，２，…，Ｋ。

５）Ａｋｉ，即第 ｋ个电磁信息泄漏特征向量中第
ｉ个特征的值。其取值为 ｉ＝１，２，…，Ｚ。

６）ｙｃ，即电磁信息泄漏类别 ｃ的分类得分。
由待测电磁信号输入 ＥＭＣＮＮ模型逐层计算得
到，ｃ＝１，２，…，Ｃ。

７）ｗｃｋ，即第 ｋ个电磁信息泄漏特征向量的权
重。其为计算待测信号中电磁信息泄漏特征分布
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的重要参数，采用反向梯度激活平均运算获得，计

算公式如下：

ｗｃｋ ＝
１
Ｚ∑

Ｚ

ｉ＝１
ＲｅＬＵ ｙ

ｃ

Ａ( )ｋ
ｉ

（６）

式（６）反向梯度运算的意义在于：通过对全
连接层反向求导，获取第 ｋ个特征向量 Ａｋ中的每
个特征值 Ａｋｉ对于最终信息分类预测结果的影响
力权重，综合各特征值的权重得到特征向量的整

体权重。ｗｃｋ可以反映出 Ａ
ｋ
对电磁信号中隐藏信

息的分类结果的影响力。

在电磁信息泄漏检测的实践中，不同程度地

出现电磁信息泄漏特征消失的情况。经过分析发

现，其原因在于：反向梯度计算 ｗｃｋ的过程中出现

的负梯度，即权重 ｗｃｋ为负值，使得后续加权计算
电磁信息泄漏特征初始分布向量时，抵消了正值

权重带来的积极结果，最终导致电磁信息泄漏特

征消失。因此，本文的改进方法对梯度运算结果

进行了 ＲｅＬＵ激活操作，只保留正梯度，过滤带来
不利影响的负梯度。

８）Ｌｃｓ，即第 ｓ个电磁信号关于分类 ｃ的电磁
信息泄漏特征初始分布向量。其计算公式如下：

Ｌｃｓ ＝ＲｅＬＵ（∑
Ｋ

ｋ＝１
ｗｃｋＡ

ｋ
） （７）

利用式（６）计算得到的 ｗｃｋ，对当前待测的电磁

信号的特征向量 Ａｋ进行加权处理，得到电磁信息
泄漏特征初始分布向量。这里再次使用了 ＲｅＬＵ函
数，其作用是：只保留对类别 ｃ有正向影响的非负特
征值，过滤那些可能为负的特征值，避免不利影响。

到目前为止，得到的电磁信息泄漏特征初始

分布向量的长度为 Ｚ，即特征向量 Ａｋ的长度。由
于经过 ＥＭＣＮＮ的逐层抽取，特征向量的长度是
逐层压缩递减的，导致输出的初始分布向量的长

度小于被测电磁信号长度。为了能从被测电磁信

号中对应标定出泄漏区域，还需要将初始分布向

量等比例拉伸映射至被测电磁信号的原始尺寸，

使得电磁信息泄漏特征分布向量与被测信号长度

一致并逐点对应。本文采用线性拉伸，如下：

Ｌｃ′ｓ ＝Ｒｅｓｉｚｅ（Ｌ
ｃ
ｓ） （８）

映射得到的电磁信息泄漏特征分布向量 Ｌｃ′ｓ
包含了位置和特征权值两方面信息。电磁信息泄

漏特征分布向量中的每一个数值点，代表待测电

磁信号序列中相对应位置信号点可能包含有用信

息的权值，数值越大，意味着该点中含有用信息的

可能性越大。由此可以标定目标信号中隐藏的泄

漏信息。

在电磁信息标定的基础上，根据电磁信息泄

漏特征分布作为过滤器，将电磁泄漏信号过滤分

解，从而获取包含有用信息的电磁信号，达到提取

有用信息的目的。

根据 Ｌｃ′ｓ的数值，设定电磁信息提取阈值 Ｖ，

遍历特征分布向量 Ｌｃ′ｓ 中各点，若该点数值高于
Ｖ，则以该点位置为坐标，从待测电磁信号中相应
位置定位提取电磁信息。理论上，随着阈值 Ｖ的
取值增大，检出的信号点数降低，提取的信息量减

少，造成信息提取不充分，检测召回率也随之越

低，但是由于提取的信息纯度更高，检测精确率会

有所提升。反之，阈值 Ｖ的取值越小，提取的信
息总量越多，检测召回率相应提升，但是提取的信

噪比降低，误检率上升，检测精确率相应下降。

在提取电磁信息时，可以通过调整提取阈值，

在一定范围内改变信息的提取量的大小，从而根

据实际条件获得算法所需要的性能指标。

２　实验结果与分析

分别通过实测数据和仿真数据，验证本文所

提出的电磁信息泄漏检测方法的有效性。

２．１　实测验证
测试环境为正常的室内环境。不同于常见电

磁检测所需的电磁屏蔽暗室，测试未采取任何屏

蔽措施，以验证本文方法在较复杂电磁环境下的

有效性。电磁信息泄漏测试系统的信号采集装置

包括一个电磁信号探头和一台信号接收机。电磁

信号探头的型号为 Ａ．Ｈ．ＳｙｓｔｅｍｓＢＣＰ６２０，探测
频率范围为 １０ｋＨｚ～５００ＭＨｚ；信号接收机的型
号为模块化的 ＮＩＰＸＩｅ５１６２数字化仪，采样精度
为１０ｂｉｔ。实验步骤如下：

步骤１　电磁信号样本集。实验的样本数据
来自分辨率和刷新率为６４０×４８０＠６０Ｈｚ的显示
器，分别采集了文字显示和无文字的纯色 ２种状
态下的电磁辐射泄漏信号，采样率为 １ＭＳ／ｓ（即
１ＭＳａｍｐｌｅｓ／ｓ，每秒 １Ｍ个采样点）。显示器为
ＰＨＩＬＩＰＳＨＷＥ９２２０Ｆ液晶显示器。２种状态各采
集了１０００个样本。

步骤２　训练神经网络模型。按照电磁泄漏
信号中有无显示文字 ２种状态，利用本文的 ＥＭ
ＣＮＮ网络结构进行二分类训练，从而得到有效分
类模型。

步骤 ３　电磁信息标定提取。在训练好的
ＥＭＣＮＮ分类模型基础上，利用本文提出的电磁
信息标定方法，对待测的目标电磁信号进行检测，

从中标定提取文字信息。
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步骤４　可视化验证。为了验证电磁信息标
定的效果，参照显示器的工作原理，借助传统的图

像复现方法
［３８］
，将标定提取后的一维电磁信号，

复现为可视化的二维图像。对比复现图像和原始

屏幕信息，验证实验结果。

实测验证的结果如图 ３所示。作为泄漏源，
显示器在显示文字的同时，也产生了无意的电磁

发射，发射的电磁信号中包含着文字信息。本文

用采集了包含文字信息的电磁信号作为被测目标

信号，通过计算获取电磁信息标定序列，进而从目

标信号中定位提取出包含泄漏信息的信号片段。

通过复现手段对比验证，该信号片段准确地定位

到了电磁信号中的文字信息。实验结果证明了本

文方法的有效性。

图 ３　计算机显示器电磁信息泄漏标定的实测验证

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｆｏｒｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｌｅａｋａｇｅｄｅｔｅｃｔｉｏｎｏｎｃｏｍｐｕｔｅｒｄｉｓｐｌａｙｅｒ

　　图像复现作为传统检测方法，存在缺陷和制
约条件。本文方法通过智能标定和提取，达到了

电磁信息泄漏检测的目的。实验中借用传统图像

复现手段进行比较，验证了方法的有效性。

２．２　仿真验证
在２．１节中，基于实测数据，通过视觉比对的

方式验证了电磁信息标定方法的有效性。本节利

用仿真数据进一步量化评估本文方法的性能。

为了量化评估电磁信息标定的性能，需要对

训练测试数据进行有效标签。目前，缺乏公开的

电磁信息泄漏样本集。由于电磁泄漏信号为低信

噪比的微弱信号，实测采集数据过程中易受环境

干扰，存在着不确定性，难以在实测数据上准确标

注泄漏信息所在区域。因此，通过仿真构造了显

示器的图像信息泄漏信号。参考计算机显示器

ＶＥＳＡ工业标准和指南［２１］
，实验样本仿真了在

６０Ｈｚ刷新率下，具有 ６４０×４８０分辨率的显示器
无意辐射产生的一维电磁信号序列。正样本中包

含文字信息，文字信息在显示屏画面中的随机位

置出现，并人工标注文字信息所在区域；负样本为

不包含文字信息的纯色背景所产生的电磁发射信

号。向 ２类样本中加入随机高斯噪声，用于模拟
实测电磁环境。正负样本各 １０００个，取其中
９０％作为训练集，其余作为测试集。

按照本文方法进行电磁信息泄漏标定仿真实

验。仿真验证是将方法自动标定的文字信息区域

与样本中的人工标注区域比较，利用准确率、精确

率、召回率和 Ｆ１四个分类评价指标，量化评估方
法的性能，如图４所示。

图 ４　不同阈值下的仿真性能曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｕｒｖｅｓｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｔｈｒｅｓｈｏｌｄｓ
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图４中，阈值 Ｖ来自方法智能计算出的电磁
信息泄漏特征分布向量 Ｌｃ′ｓ，该向量序列用于标定
电磁泄漏信号中隐藏的信息。序列的数值表征该

点对应的电磁信号样本点中包含文本信息的权

重，数值越大，表明该点对应的文本信息特征越明

显。通过设定不同的阈值，可以从目标信号中过

滤提取包含不同程度文字信息的电磁信号。图中

性能数值为测试集中所有正样本验证结果的平均

值。可以看出，随着阈值 Ｖ的增大，方法的检测
性能总体呈现逐步下降趋势。这是因为放弃了部

分权重数值不高的特征信号点，导致标定的文字

信息泄漏区域缩小，影响信息检出率。

基于上述测试数据，将 ＥＭＣＮＮ方法与传统
ＣＮＮ方法进行检测实验对比。用于对比的传统
ＣＮＮ方法包括 ＡｌｅｘＮｅｔ、ＧｏｏｇＬｅＮｅｔ、ＶＧＧＮｅｔ。分
析实验结果发现，ＧｏｏｇＬｅＮｅｔ和 ＶＧＧＮｅｔ在对一维
电磁信号进行梯度加权类激活映射计算时，出现

梯度消失的情况，无法正常输出信息泄漏标定结

果。以上 ３种传统 ＣＮＮ中，仅有 ＡｌｅｘＮｅｔ能够正
常执行电磁信息标定，ＡｌｅｘＮｅｔ的性能表现与 ＥＭ
ＣＮＮ的对比情况如图 ５所示。可以看出，无论是
检测准确率，还是综合性能指标 Ｆ１，ＥＭＣＮＮ均
明显优于 ＡｌｅｘＮｅｔ。

ＥＭＣＮＮ方法与传统 ＣＮＮ方法的对比实验
结果表明，在电磁信息泄漏检测应用中，ＥＭＣＮＮ
方法优于传统的 ＣＮＮ方法。分析其原因在于：传
统的 ＣＮＮ采用了二维卷积核，而电磁泄漏信号是
一维形式的数据序列；使用传统 ＣＮＮ的二维卷积
提取一维序列中的电磁信息，需要将一维数据升

维；升维过程中会不同程度地破坏原始信息的结

构，从而导致检测性能的下降。而本文提出的

ＥＭＣＮＮ，针对电磁泄漏信号特征设计了一维卷积

图 ５　ＥＭＣＮＮ与 ＡｌｅｘＮｅｔ的性能比较

Ｆｉｇ．５　Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｂｅｔｗｅｅｎ

ＥＭＣＮＮａｎｄＡｌｅｘＮｅｔ

核，直接从一维数据中定位提取电磁信息，因而能

够更有效地定位提取电磁信息。

在明确采用一维卷积神经网络的前提下，本

文通过另外的实验对比了不同神经网络结构的检

测性能。研究过程中，尝试设计了包含 ２个卷积
和池化层的 ２层 ＣＮＮ，以及相同原理的 ３层
ＣＮＮ，与同为一维卷积神经网络的 ４层 ＥＭＣＮＮ
进行性能比较，结果如图 ６和图 ７所示。从性能
比较结果可以看出，在一定范围内，随着神经网络

层数的增加，基于 ＣＮＮ的深度学习能力的电磁信
息检测性能逐步提升。使用本文提出的４层 ＥＭ
ＣＮＮ性能最佳，且性能曲线趋于线性变化。

通过实测数据和仿真数据两方面的对比实验

验证表明，本文方法能够有效实现泄漏信息的智

能标定。

作为利用一维卷积神经网络实现电磁信息泄

漏标定的初步探索，目前尝试的 ＣＮＮ结构类型有
限，相信随着后续研究的深入开展，持续优化

ＣＮＮ网络结构，检测性能会得到进一步提升。
此外，实验选择了显示器泄漏的文本图像信

图 ６　不同 ＣＮＮ的检测准确率比较

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｒａｔｅｓｕｓｉｎｇ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣＮＮｓ

图 ７　不同 ＣＮＮ的检测召回率比较

Ｆｉｇ．７　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｄｅｔｅｃｔｉｏｎｒｅｃａｌｌｒａｔｅｓｕｓｉｎｇ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔＣＮＮｓ
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息作为检测目标，是为了将检测结果与原图像的

信息特征进行对比，以形象直观的方式验证本文

方法的有效性，易于理解验证。但是，这并不意味

本文方法只适用于显示器的电磁信息泄漏或者图

像信息泄漏检测。本文方法的检测思路同样能够

被借鉴应用于其他类型电子信息设备产生的电磁

信息泄漏。

３　结　论

本文针对电子设备的电磁泄漏信号中信息提

取的难题，提出了一种基于深度学习的电磁信息

泄漏检测方法。

１）设计基于一维卷积的 ＥＭＣＮＮ神经网络
结构，以适应电磁泄漏信号处理。

２）改进梯度加权类激活映射方法，可以智能
计算电磁信息特征分布，进而实现泄漏信息的智

能标定和提取。

３）以显示器电磁信息泄漏检测为例，通过实
测和仿真数据分别验证了本文方法的有效性。

相对于传统检测方法，需已知具体设备的电

磁信息泄漏特征，在检测目标和环境变化等不确

定性因素影响下，存在检测泛化能力不足的缺陷；

本文所提的电磁信息泄漏检测新方法，具有一定

程度的被测设备无关性，无需预知泄漏特征，通过

深度学习智能标定泄漏特征并提取有用信息，为

电磁信息安全领域提供了一个智能化的检测新

思路。
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　第 １１期 茅剑，等：一种基于深度学习的电磁信息泄漏检测方法
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柔性夹爪收缩与扩张过程的能耗研究

张业明１，２，李东园１，许未晴３，，蔡茂林３，虞启辉４，李楷敏１

（１．河南理工大学 机械与动力工程学院，焦作 ４５４０００；　２．浙江大学 流体动力与机电系统国家重点实验室，杭州 ３１００２７；

３．北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院，北京 １０００８３；　４．内蒙古科技大学 机械工程学院，包头 ０１４０１０）

　　摘　　　要：通过工控机的数据采集系统，结合传感器技术、信号处理技术等，搭建设备
建立气体压力、流量等参数的在线测量系统，实现对测控系统的调节和控制。首先，分别采集

柔性夹爪在收缩和扩张时不同初始压力下的压力与流量；然后，通过 ＳｉｇｍａＰｌｏｔ绘出柔性夹爪
压力流量图，并对柔性夹爪流量压力输出特性进行分析；最后，计算其气动功率，研究能耗规

律。结果表明：对柔性夹爪进行收缩实验时，给定的初始压力与柔性夹爪产生的压力相差不

大，气动功率损耗较小；对柔性夹爪进行扩张实验时，提供的初始压力通过真空发生器间接作

用在柔性夹爪上，与柔性夹爪产生的压力相差较大，柔性夹爪达到规定压力时需要提供更大的

初始压力；柔性夹爪收缩时比扩张时的气动功率损耗低。

关　键　词：柔性夹爪；数据采集；压力特性；流量特性；气动功率
中图分类号：ＴＨ１３８；ＴＰ２７１．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２０８０７

　　随着全球工业的发展，工厂生产的产品急剧
增加，然而对于易损物品的抓取方式及效率要求

越来越高，在传统工厂的抓取作业中，目前普遍采

用机械夹爪、真空吸盘等传统夹具对物品进行抓

取，经常会受到产品不同形状、材质、位置的影响，

导致无法顺利抓取
［１］
。而近年兴起的基于柔性

机器人技术的柔性夹爪，可以完美攻克这一工业

难题。它不同于传统夹爪的刚性结构，柔性夹爪

具有柔软的气动“手指”，能够自适应地包覆住目

标物体，无需根据物体精准的尺寸、形状进行预先

调整，摆脱了传统生产线要求生产对象尺寸均等

的束缚
［２］
。柔性夹爪应用广泛，适用于食品、汽

车、日化、医疗、３Ｃ电子等多领域，可集成至智能
装配、自动分拣、物流仓储和食品加工流水线中，

也可以作为科研实验设备、智能娱乐设备或服务

型机器人的功能性配件
［３］
。

柔性夹爪具有特殊的气囊结构，随着气动

控制器输入压力的不同会产生不同的动作。输

入正压，夹爪将自适应物体外表体征，呈握紧趋

势，完成抓取动作。输入负压，夹爪张开，释放

物体，在某些场合也可起到内支撑抓取效果
［４］
。

目前，柔性夹爪正／负压下工作的压力流量特性
研究还有很多不足，如正／负压下的功率和能耗
量化研究。

本文首先提出了柔性夹爪在收缩和扩张时的

压力与流量测试原理
［５］
；然后采用工控机、空气

压缩机、精密减压阀、电磁换向阀、压力变送器、流

量计及柔性夹爪等搭建测量平台，测出装置的正

压与流量，而后加入真空发生器，测出负压与流

量，研究其压力流量等机械特性
［６］
；最后研究了

柔性夹爪在收缩与扩张过程中气动功率变化及其

能耗问题
［７］
。
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１　柔性夹爪收缩与扩张特性测试

１．１　柔性夹爪收缩特性测试原理
图１为柔性夹爪在收缩时的系统原理。
空气压缩机作为气源为系统提供动力

［８］
。

精密减压阀用于调节合适的输出压力，给出电磁

换向阀的驱动电压信号后，电磁换向阀控制气体

的流动与方向，进而控制柔性夹爪的收缩与恢复。

压力变送器的压力信号传送到数据采集卡，安装

在工控机上的数据采集卡调用上位机程序，采集

压力变送器及流量计的信号
［９］
。

１—空气压缩机；２—精密减压阀；３—压力表；４—流量计；

５，８—电磁换向阀；６—真空发生器；７—消音器；９—压力变送器；

１０—柔性夹爪。

图 １　柔性夹爪收缩时的系统原理

Ｆｉｇ．１　Ｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ

ｄｕｒｉｎｇｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ

１．２　柔性夹爪扩张特性测试原理
研究柔性夹爪扩张实验应用２种方法对其压

力与流量进行测量。第一种是将流量计接在精密

减压阀之后，测量柔性夹爪工作时整个系统的流

量；第二种是将流量计接在柔性夹爪之前，测量流

过柔性夹爪的流量。２种情况的系统原理分别如
图２（ａ）、（ｂ）所示。

空气压缩机作为气源为系统提供动力。精密

减压阀用于调节合适的输出压力，给出电磁换向

阀的驱动电压信号后，电磁换向阀控制气体的流

动与方向，空气快速流过真空发生器形成负压，进

而控制柔性夹爪的扩张与恢复。压力变送器的压

力信号传送到数据采集卡，安装在工控机上的数

据采集卡调用上位机程序，采集压力变送器及流

量计的信号。

１．３　柔性夹爪的压力流量特性实验研究
１．３．１　正压下柔性夹爪的压力和流量测量

在此次实验中，采用先储气后供气的方式：启

动空气压缩机向储气罐中充气，待压缩空气达到

一定压力后停止空气压缩机，由储气罐对外

供气
［１０］
。

１—空气压缩机；２—精密减压阀；３—压力表；４—流量计；

５，８—电磁换向阀；６—真空发生器；７—消音器；９—压力变送器；

１０—柔性夹爪。

图 ２　柔性夹爪扩张时的系统原理

Ｆｉｇ．２　Ｓｙｓｔｅｍｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ

ｄｕｒｉｎｇｅｘｐａｎｓｉｏｎ

柔性夹爪收缩时，压力与流量数据采集流程

如下：

１）打开截止阀，向储气罐中充满０．６ＭＰａ的
压缩空气。

２）开启精密减压阀进行减压，将压力调节为
０．０２ＭＰａ。

３）让电脑输出信号给电磁换向阀，电磁换向
阀得电产生正压与流量，使柔性夹爪收缩。

４）产生的压力与流量通过压力变送器与流
量计以信号形式传入电脑，显示数据。

５）通过在精密减压阀改变不同初始压力，每
次增加 ０．０２ＭＰａ，重复步骤 ３）、步骤 ４），获得多
组数据。

１．３．２　负压下柔性夹爪的压力和流量测量
柔性夹爪扩张时，压力与流量数据采集流程

如下：

１）打开截止阀，向储气罐中充满０．６ＭＰａ的
压缩空气。

２）开启精密减压阀进行减压，将压力调节为
０．０５ＭＰａ。

３）让电脑输出信号给电磁换向阀，电磁换向

９０２２
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阀得电产生压力与流量。空气快速通过真空发生

器，产生负压，使柔性夹爪扩张。

４）产生的压力与流量通过压力变送器与流
量计以信号形式传入电脑，显示数据。

５）通过在精密减压阀改变不同初始压力，每
次增加 ０．０２ＭＰａ，重复步骤 ３）、步骤 ４），获得多

组数据。

１．３．３　实验主要元器件的型号和参数
表１为主要元器件的型号和参数。其中，

ＦＥＳＴＯ的 ＳＦＡＨ流量计，其测量方式是热传导，基
于能量守恒传热计算，通过获得瞬时的温度、压力

信号进而得到瞬态流量，测量精度较高。

表 １　主要元器件的型号和参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｍｏｄｅｌｓａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍａｉｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

元器件 型号 参数

空气压缩机 ＰＡＮＤＡ７５０３０Ｌ 最大供气压力：０．８ＭＰａ

精密减压阀 ＩＲ２００００２ＢＲ 最大工作压力：１．０ＭＰａ

真空发生器 ＣＶ１０ＨＳ 压力范围：０．１～０．６ＭＰａ

电磁换向阀 ＶＴ３０７５Ｇ０１ 量程：０～０．９ＭＰａ

压力变送器 美控 ＭＩＫＰ３００ 量程：－０．１～０．１ＭＰａ；精度：０．３％ＦＳ

流量计　　 ＦＥＳＴＯＳＦＡＨ５ＵＱ６ＳＰＮＬＫＰＮＶＢＡＭ８ 量程：０．１～５Ｌ／ｍｉｎ；精度：２％ ｏ．ｍ．ｖ．＋１％ＦＳ

温度隔离器 顺来达 ＳＬＤＴＲ２Ｐ１１ 响应时间：≤１０ｍｓ；精度：０．１％ＦＳ

数据采集卡 ＮＩ６３５８ ３２位计数器；输出电压：－１０～１０Ｖ

柔性夹爪　 ＳＦＧＦＭＡ 工作压力：－１００～１００ｋＰａ；精度：０．０８ｍｍ

　　注：ＦＳ是 Ｆｕｌｌｓｃａｌｅ（满量程）的简写，表示满量程的线性（度），即仪表显示的误差（整体误差）；ｏ．ｍ．ｖ．是 ＯｒｉｆｉｃｅＭａｘｉｍｕｍＶｏｌｕｍｅ的

英文简写，２％ ｏ．ｍ．ｖ．表示流量精度为孔口最大体积流量的２％。

１．３．４　柔性夹爪收缩与扩张控制系统实验平台
柔性夹爪收缩与扩张控制系统的实验平台如

图３所示。压力／流量／温度等传感器的信号通过

ＮＩ６３５８数据采集卡的接线端子板，送入工控机系
统；利用 ＬａｂＶＩＥＷ在工控机上编写程序控制系统，
实现柔性夹爪的压力流量等测试数据的汇总

［１１］
。

图 ３　柔性夹爪控制系统实验平台

Ｆｉｇ．３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ

２　柔性夹爪采集数据的分析

２．１　柔性夹爪收缩时数据分析
将实验平台按图 １进行搭建，分别测出柔性

夹爪收缩时的不同输出压力与流量，并将其测出

数据运用 ＳｉｇｍａＰｌｏｔ进行绘制成图，如图 ４所示。
图中：０．０２ＭＰａ等为实验时给的初始压力。

从图４（ａ）可知，当输出的压力越大时，产生
的正压压力越大，其柔性夹爪的收缩力度越大；压

力的输入与柔性夹爪工作时的压力相差不大；在

柔性夹爪抓取物品时，只要输入与物品能承受的

相同初始压力就能完成物品的抓取。由图 ４（ｂ）

可以看出，流量的输出与输入比较稳定，都是瞬间

产生，说明柔性夹爪的抓取比较稳定，并且夹取动

作是瞬时完成的。

２．２　柔性夹爪扩张时数据分析
将实验平台按图 ２（ａ）进行连接，分别测出

柔性夹爪扩张时的不同输出压力与流量，并将其

测出数据运用 ＳｉｇｍａＰｌｏｔ进行绘制成图，如图 ５
所示。

由图５（ａ）可以看出，在初始压力为 ０．０５ＭＰａ
时，柔性夹爪的输出压力很小，这是由于真空发生

器在形成真空时的消耗，但随着初始压力按照等

差数值增加时，其夹爪产生压力呈现的增加幅度

逐渐减小。

０１２２
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　第 １１期 张业明，等：柔性夹爪收缩与扩张过程的能耗研究

图 ４　柔性夹爪收缩时的压力和流量

Ｆｉｇ．４　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ

ｄｕｒｉｎｇｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ

图 ５　柔性夹爪扩张时的压力和流量（图 ２（ａ）实验平台）

Ｆｉｇ．５　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ

ｄｕｒｉｎｇｅｘｐａｎｓｉｏｎ（Ｆｉｇ．２（ａ）ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍ）

将实验平台按图 ２（ｂ）进行连接，分别测出
柔性夹爪扩张时的不同输出压力与流量，并将其

测出数据运用 ＳｉｇｍａＰｌｏｔ进行绘制成图，如图 ６
所示。

由图５（ａ）、图６（ａ）可知，在柔性夹爪进行扩
张实验时，其工作时的压力与输入的初始压力相

差较大。通过计算，其工作压力约占初始压力的

２４％；在同是负压的情况下，图 ５（ｂ）表示整个系
统的总流量，图６（ｂ）表示柔性夹爪在扩张时的流
量。对比初始压力为０．１ＭＰａ与０．２ＭＰａ时柔性
夹爪扩张时的流量，其占比约是系统总流量

的３７％。

图 ６　柔性夹爪扩张时的压力和流量（图 ２（ｂ）实验平台）

Ｆｉｇ．６　Ｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ

ｄｕｒｉｎｇｅｘｐａｎｓｉｏｎ（Ｆｉｇ．２（ｂ）ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍ）

２．３　柔性夹爪压力的滞环特性
根据测量的柔性夹爪收缩时的压力，绘出初

始压力为０．０２ＭＰａ和０．０４ＭＰａ时的压力滞环特
性图，以及根据测量的柔性夹爪扩张时的压力，绘

出初始压力为０．１ＭＰａ和０．２ＭＰａ时的压力滞环
特性图，如图７所示。

由图７（ａ）可以看出，柔性夹爪收缩时，其压
力的增加量与压力的减小量随着初始压力的增大

而增大，滞环误差也越大，此时能耗也越大。由

图７（ｂ）可以看出，柔性夹爪在扩张时，其压力的
增加量与压力的减小量随着初始压力的增大，增

大效果不明显，滞环误差也相差不大。另外，柔性

夹爪不管是收缩还是扩张，其压力的滞环特性误

差最大值均在运动位移的中点。
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图 ７　柔性夹爪收缩和扩张时压力的滞环特性

Ｆｉｇ．７　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｈｙｓｔｅｒｅｓｉｓｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅ

ｇｒｉｐｐｅｒｄｕｒｉｎｇｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎａｎｄｅｘｐａｎｓｉｏｎ

３　柔性夹爪收缩与扩张时的气动功率

３．１　气动功率
气动系统中，压缩空气的有效能定义为：以大

气温度和压力状态为外界基准，压缩空气具有的

对外做功能力
［１２］
。该有效能是相对于大气状态

基准的相对量，是建立在气动系统都工作在大气

环境下这样一个事实基础上。有效能在大气温度

下可表达为
［１３］

Ｅ＝ｐＶｌｎ ｐ
ｐ( )
ａ

（１）

式中：Ｖ为空气体积；ｐ为空气绝对压力；ｐａ为大
气绝对压力。

空气流动时，空气流束所含的有效能表现为

动力形式，称之为气动功率。由于空气温度变化

５０Ｋ时，气动功率的变化不足 ３％［１４］
，忽略空气

温度后，其计算公式为
［１５］

Ｐ＝ｄＥ
ｄｔ
＝ｐＱｐ

ｐａ
＝ｐａＱａｌｎ

ｐ
ｐ( )
ａ

（２）

式中：Ｑ为压缩状态下的体积流量；Ｑａ为换算到
大气状态下的体积流量。

查资料可得
［１６］
，温度 ２０℃、相对湿度 ５６％时

的状态称为空气的标准状态，即１０１．３２ｋＰａ。
３．２　柔性夹爪收缩时的气动功率

在原理图１的情况下，将在测量柔性夹爪收
缩时压力与流量的数据代入式（２）获得柔性夹爪
收缩时的气动功率，用ＳｉｇｍａＰｌｏｔ绘制成图，如图８
所示。可以看出，改变初始压力时，初始压力越

大，在减小相同压强时其能量损失越大。

图 ８　柔性夹爪收缩时的气动功率

Ｆｉｇ．８　Ｐｎｅｕｍａｔｉｃｐｏｗｅｒｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｄｕｒｉｎｇｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎ

３．３　柔性夹爪扩张时的气动功率
在图２（ａ）的情况下，将测得柔性夹爪扩张时

的压力流量数据代入式（２）获得柔性夹爪扩张时
的气动功率，用 ＳｉｇｍａＰｌｏｔ绘制成图，如图 ９所示。
可以看出，随着初始压力的逐渐增大，其相对能耗

减小。

在图２（ｂ）的情况下，将测得柔性夹爪扩张时
的压力与流量数据代入式（２）获得柔性夹爪扩张
时的气动功率，用 ＳｉｇｍａＰｌｏｔ绘制成图，如图 １０所
示。可以看出，此时柔性夹爪扩张时的能量损耗

在较大的初始压力时，改变压力大小，其能量损耗

较小；在较小的初始压力时，改变压强大小，其能

量损耗较大。

图 ９　柔性夹爪扩张时的气动功率（图 ２（ａ）实验平台）

Ｆｉｇ．９　Ｐｎｅｕｍａｔｉｃｐｏｗｅｒｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｄｕｒｉｎｇ

ｅｘｐａｎｓｉｏｎ（Ｆｉｇ．２（ａ）ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍ）
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由图８～图１０可以得到，在柔性夹爪做收缩
或扩张动作时，只要在满足工作要求的情况下，应

选择较大的初始压力，这样在保证安全抓取物品

的情况下可以减少功能损耗。

此外，通过图９、图１０可以求得，柔性夹爪扩张
时，在初始压力为０．１ＭＰａ和０．２ＭＰａ时柔性夹爪
的气动功率占总系统的百分比，如图１１所示。

由图１１可知，当获得初始压力越大时，柔性
夹爪瞬间扩张时所占总系统的气动功率越大，因

此，在满足工作条件的情况下，应选择较大的初始

压力增大能量利用率；柔性夹爪扩张时的能耗较

高，在柔性夹爪工作时，应尽量减少使用扩张动作

来运送物品。

图 １０　柔性夹爪扩张时的气动功率（图 ２（ｂ）实验平台）

Ｆｉｇ．１０　Ｐｎｅｕｍａｔｉｃｐｏｗｅｒｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｄｕｒｉｎｇ

ｅｘｐａｎｓｉｏｎ（Ｆｉｇ．２（ｂ）ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐｌａｔｆｏｒｍ）

图 １１　柔性夹爪扩张时占总系统的气动功率比

Ｆｉｇ．１１　Ｐｎｅｕｍａｔｉｃｐｏｗｅｒｒａｔｉｏｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｄｕｒｉｎｇ

ｅｘｐａｎｓｉｏｎｉｎｔｏｔａｌｓｙｓｔｅｍ

４　结　论

本文对柔性夹爪收缩与扩张过程中的压力流

量及功率消耗进行研究，使用的空气压缩机是定

量的恒压源泵，与系统的功率特性相匹配。

１）在对柔性夹爪做收缩实验时，柔性夹爪工
作时压力与给定初始压力相差不大，能量的利用

率较高，气动功率损耗较小。

２）在对柔性夹爪做扩张实验时，提供的初始

压力与柔性夹爪产生压力相差较大，如果需要柔

性夹爪达到规定压力需要提供更大的初始压力，

能量利用率较低，能耗较大。

３）柔性气爪在收缩时，随着初始压力的增大，
其产生的压力滞环误差越大，相对能耗也越大。

４）在柔性夹爪的运用中多使用收缩动作，收
缩与扩张达到相同压力时，扩张需要的初始压力

较大，此时的能耗就较大。
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１２８５１２９２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］李珂．摆动气缸位置伺服控制系统研究［Ｄ］．焦作：河南理

工大学，２０１９：１０１４．

ＬＩＫ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｐｎｅｕｍａｔｉｃｒｏｔａｒｙａｃｔｕａｔｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｅｒｖｏｃｏｎ

ｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍ［Ｄ］．Ｊｉａｏｚｕｏ：ＨｅｎａｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１９：

１０１４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］ＺＨＡＮＧＹＭ，ＹＵＥＨＷ，ＬＩＫ，ｅｔａｌ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｏｗｅｒｍａｔｃ

ｈｉｎｇｏｎｅｎｅｒｇｙｓａｖｉｎｇｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃｒｏｔａｒｙａｃｔｕａｔｏｒｓｅｒｖｏｃｏｎｔｒｏｌ

ｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０２０

（２）：８７９９．

［１３］ＺＨＡＮＧＹＭ，ＬＩＫ，ＷＡＮＧＧ，ｅｔａｌ．Ｎｏｎｌｉｎｅａｒｍｏｄｅｌｅｓｔａｂｌｉｓｈ

ｍｅｎｔａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｏｆａｐｎｅｕｍａｔｉｃｒｏｔａｒｙａｃｔｕａ

ｔｏｒｐｏｓｉｔｉｏｎｓｅｒｖｏｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．Ｅｎｅｒｇｉｅｓ，２０１９，１２（６）：１０９６．

［１４］ＣＡＩＭ Ｌ．Ｍｏｄｅｒｎｐｎｅｕｍａｔｉｃｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙｔｈｅｏｒｙａｎｄｐｒａｃｔｉｃｅ．

Ｃｈａｐｔｅｒ５：Ｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｙｌｉｎｄｅｒｄｒｉｖｅｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．Ｈｙ

ｄｒａｕｌｉｃｓＰｎｅｕｍａｔｉｃｓａｎｄＳｅａｌｓ，２００７，２７（６）：５５５８．

［１５］蔡茂林，香川利春．气动系统的能量消耗评价体系及能量

损失分析［Ｊ］．机械工程学报，２００７，４３（９）：６９７４．

ＣＡＩＭＬ，ＫＡＧＡＷＡＴ．Ｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎａｓｓｅｓｓｍｅｎｔａｎｄｅｎ

ｅｒｇｙｌｏｓｓａｎａｌｙｓｉｓｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃｓｙｓｔｅｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉ

ｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２００７，４３（９）：６９７４（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１６］ＺＨＡＮＧＹＭ，ＣＡＩＭ Ｌ．Ｏｖｅｒａｌｌｌｉｆｅｃｙｃｌｅｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅａｓ

ｓｅｓｓｍｅｎｔｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃａｎｄｅｌｅｃｔｒｉｃａｃｔｕａｔｏｒ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１４，２７（３）：５８４５９４．

Ｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｄｕｒｉｎｇｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎａｎｄｅｘｐａｎｓｉｏｎ
ＺＨＡＮＧＹｅｍｉｎｇ１，２，ＬＩＤｏｎｇｙｕａｎ１，ＸＵＷｅｉｑｉｎｇ３，，ＣＡＩＭａｏｌｉｎ３，ＹＵＱｉｈｕｉ４，ＬＩＫａｉｍｉｎ１

（１．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌａｎｄＰｏｗｅｒＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＨｅｎａｎＰｏｌｙｔｅｃｈｎｉｃＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｊｉａｏｚｕｏ４５４０００，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＦｌｕｉｄＰｏｗｅｒａｎｄＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ，ＺｈｅｊｉａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｈａｎｇｚｈｏｕ３１００２７，Ｃｈｉｎａ；

３．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｕｔｏｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｌｅｃｔｒｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ；

４．ＳｃｈｏｏｌｏｆＭｅｃｈａｎｉｃａｌＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＩｎｎｅｒＭｏｎｇｏｌｉａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，Ｂａｏｔｏｕ０１４０１０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｅｏｎｌｉｎｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｏｆｇａｓｐｒｅｓｓｕｒｅ，ｆｌｏｗａｎｄｏｔｈｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒｓｗａｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄｔｏ
ｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｒｅｇｕｌａｔｉｏｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｔｈｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｄａｔａａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｏｆ
ｉｎｄｕｓｔｒｉａｌｐｅｒｓｏｎａｌｃｏｍｐｕｔｅｒ，ｃｏｍｂｉｎｅｄｗｉｔｈｓｅｎｓｏｒｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｓｉｇｎａｌｐｒｏｃｅｓｓｉｎｇｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，ｅｔｃ．Ｔｈｅｐｒｅｓ
ｓｕｒｅａｎｄｆｌｏｗｒａｔｅｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔｉｎｉｔｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｓｄｕｒｉｎｇｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎａｎｄｅｘｐａｎｓｉｏｎｗｅｒｅ
ｃｏｌｌｅｃｔｅｄｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｔｈｅｎｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｆｌｏｗｄｉａｇｒａｍｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｗａｓｄｒａｗｎｂｙＳｉｇｍａＰｌｏｔ，ａｎｄｔｈｅ
ｆｌｏｗｐｒｅｓｓｕｒｅｏｕｔｐｕｔｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｗｅｒｅａｎａｌｙｚｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｐｎｅｕｍａｔｉｃｐｏｗｅｒｗａｓ
ｃａｌｃｕｌａｔｅｄｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｅｎｅｒｇｙｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｌａｗ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆ
ｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ，ｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｇｉｖｅｎｉｎｉｔｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅ
ｇｒｉｐｐｅｒｉｓｓｍａｌｌ，ａｎｄｔｈｅｌｏｓｓｏｆｐｎｅｕｍａｔｉｃｐｏｗｅｒｉｓｒｅｌａｔｉｖｅｌｙｓｍａｌｌ．Ｉｎｔｈｅｅｘｐａｎｓｉｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｏｆｔｈｅｆｌｅｘｉ
ｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ，ｂｅｃａｕｓｅｔｈｅｉｎｉｔｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｐｒｏｖｉｄｅｄｉｓｉｎｄｉｒｅｃｔｌｙａｃｔｉｎｇｏｎｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｔｈｒｏｕｇｈｔｈｅｖａｃｕ
ｕｍｇｅｎｅｒａｔｏｒ，ｔｈｅｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｐｒｏｖｉｄｅｄａｎｄｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅｇｅｎｅｒａｔｅｄｂｙｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ
ｉｓｂｉｇ．Ｌａｒｇｅｒｉｎｉｔｉａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｎｅｅｄｓｔｏｂｅｐｒｏｖｉｄｅｄｉｎｏｒｄｅｒｔｏｍａｋｅｔｈｅｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｒｅａｃｈｔｈｅｓｐｅｃｉｆｉｅｄ
ｐｒｅｓｓｕｒｅ．Ｔｈｅｐｎｅｕｍａｔｉｃｐｏｗｅｒｌｏｓｓｏｆｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒｉｓｌｏｗｅｒｄｕｒｉｎｇｃｏｎｔｒａｃｔｉｏｎｔｈａｎｄｕｒｉｎｇｅｘｐａｎｓｉｏｎ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌｅｘｉｂｌｅｇｒｉｐｐｅｒ；ｄａｔａａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎ；ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ；ｆｌｏｗｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ；ｐｎｅｕｍａｔｉｃ
ｐｏｗｅｒ　

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００８１３；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１２２８；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０１１２０９：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０１１１．１２２７．００１．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＯｐｅｎＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆｔｈｅＳｔａｔｅＫｅｙＬａｂｏｒａｔｏｒｙｏｆＦｌｕｉｄＰｏｗｅｒａｎｄＭｅｃｈａｔｒｏｎｉｃＳｙｓｔｅｍｓ（ＧＺＫＦ２０２０１６）；ＯｕｔｓｔａｎｄｉｎｇＹｏｕｎｇ

ＳｃｉｅｎｔｉｓｔｓＰｒｏｇｒａｍｉｎＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｉｅｓ（ＢＪＪＷＺＹＪＨ０１２０１９１０００６０２１）；ＫｅｙＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＰｒｏｇｒａｍｏｆＨｅｎａｎ，
Ｃｈｉｎａ（２０２１０２２１００８１）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｗｅｉｑｉｎｇ．ｘｕ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２１
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　基金项目：总装预研基金 （６１４２０５５０４０２０３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｙａｎｇｘｉｕｘｉａ＠１２６．ｃｏｍ

　引用格式：张毅，方国伟，杨秀霞，等．基于事件触发的多机编队目标跟踪控制［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１１）：２２１５
２２２５．ＺＨＡＮＧＹ，ＦＡＮＧＧＷ，ＹＡＮＧＸＸ，ｅｔａｌ．ＭｕｌｔｉＵＡＶｆｏｒｍａｔｉｏｎｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｓｔｒａｔｅｇｙ
［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０２１，４７（１１）：２２１５２２２５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

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

ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０４３２

基于事件触发的多机编队目标跟踪控制

张毅１，方国伟２，杨秀霞２，，严蠧２

（１．海军航空大学 航空作战勤务学院，烟台 ２６４００１；　２．海军航空大学 岸防兵学院，烟台 ２６４００１）

　　摘　　　要：为解决多机编队目标跟踪过程中存在的机间通信和控制更新频繁的问题，
提出了一种具有事件触发机制的多机编队目标跟踪控制算法。首先，给出了一种具有事件触

发策略的编队队形描述与目标跟踪一体化算法，简化了算法设计的复杂度，并使触发机制的工

作过程更加直观；其次，给出了分布式目标跟踪控制律，并仅利用状态估计信息设计了事件触

发函数，使无人机间通信与控制更新问题转换为判别触发函数的取值问题，同时设计了最小触

发间隔系数，避免了可能存在的“Ｚｅｎｏ行为”；最后，以编队不同的运动模式对算法进行了仿真
验证。研究结果表明：所提算法能使无人机编队在机间通信与控制更新次数明显减少的情况

下跟踪上目标。

关　键　词：目标跟踪；事件触发控制；编队控制；触发函数；最小触发间隔系数
中图分类号：Ｖ２４９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２１５１１

　　无人机（ＵｎｍａｎｎｅｄＡｅｒｉａｌＶｅｈｉｃｌｅ，ＵＡＶ）编
队控制

［１２］
一直以来都是研究的热点问题之一，

将 ＵＡＶ编队与特定任务结合起来进行研究更具
有实际工程意义。

多 ＵＡＶ目标跟踪［３４］
是指多架 ＵＡＶ保持定

高飞行状态下，在目标周围均匀分布跟踪或进行

盘旋跟踪的任务，通常被应用在人员搜救与对地

面或海面目标进行探测等。在 ＵＡＶ与目标相距
较远的情况下，若令多 ＵＡＶ直接飞行至目标周围
将会影响 ＵＡＶ任务执行的成功率，因此，通常需
要在飞往目标的途中形成预定的编队队形。

Ｚｈａｎｇ和 Ｌｉｕ［５］研究了基于虚拟编队结构的多
ＵＡＶ目标跟踪问题，确保了在跟踪目标前形成圆
形编队，并通过虚拟无人机与目标间的制导律设

计实现整个编队对目标的跟踪。然而双制导律的

设计加大了算法的复杂度，因此，如何进行编队控

制与目标跟踪一体化设计是一个值得考虑的问题。

无论是在编队队形形成过程中，还是目标跟

踪过程中，ＵＡＶ间都需要保持连续的通信和控制
更新来保持编队队形。ＵＡＶ间的信息通过通信
网络进行传输，而通信网络带宽与计算资源十分

有限，因此，如何在编队目标跟踪过程中降低

ＵＡＶ间通信的压力也是一个亟需解决的问题。
为了克服 ＵＡＶ间连续通信和控制更新的压

力，出现了基于固定时间的触发控制方法
［６７］
，即

通过周期性通信与控制更新的方式，减少 ＵＡＶ间
的通信次数，从而缓解通信压力。然而从资源实

际利用角度而言，采用周期性通信方式仍会在一

定程度上造成资源不必要的浪费。

在这种背景下，事件触发策略
［８１０］
得以发展，

其基于设定的事件触发条件来确定是否进行

ＵＡＶ间的通信，仅利用上一触发时刻的状态来决
定下一触发时刻，在此期间邻接 ＵＡＶ间无需进行
通信，即避免了相互间的连续通信

［１１］
。然而事件

触发机制可能出现“Ｚｅｎｏ行为”，即在有限的时间
内出现了无限多次的事件触发事件

［１２］
。Ｙａｎｇ
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等
［１３］
基于有向拓扑研究了分散式事件触发一致

性算法，使得智能体间无需连续通信，但其在设计

触发函数时仅使用了自身的触发时刻状态值，造

成了一定程度上的资源浪费；Ｄｅｎｇ等［１４］
针对多

智能体编队队形跟踪问题，基于自适应控制设计

了相应的触发条件，避免了连续通信；Ｃｈｅｎ等［１５］

针对输入饱和与切换拓扑下的多智能体系统，分

别提出了集中式与群体性的事件触发机制，并证

明了无“Ｚｅｎｏ行为”；Ｘｕ和 Ｈｅ［１６］研究了多领导者
的编队事件触发控制问题，将群体分成多个组，通

过组间关联实现群体间的控制，且设计了最小时

间间隔常数，确保了不存在 “Ｚｅｎｏ行为”；Ｘｕ
等
［１７］
基于 ＬｅａｄｅｒＦｏｌｌｏｗｅｒ编队结构，针对不同的

拓扑结构分别提出分布式、集中式和集群式事件触

发结构，实现了 Ｆｏｌｌｏｗｅｒ对 Ｌｅａｄｅｒ的跟踪，且降低
了控制更新的频率，然而其在设计触发函数时，采

用连续的邻接 ＵＡＶ信息，通信压力没有得到缓解。
结合当前的研究现状可知，要想将事件触发

策略融入到多 ＵＡＶ编队目标跟踪问题中，所需要
解决的主要难点在于：①设计一种满足事件触发
机制的编队控制与目标跟踪一体化算法结构；

②设计编队目标跟踪控制律和事件触发函数，并
保证系统不出现“Ｚｅｎｏ行为”。

本文提出了一种满足事件触发的多 ＵＡＶ编
队目标跟踪控制算法。首先，基于参数组的目标

跟踪模型设计了具备事件触发机制的目标跟踪控

制算法，确定了算法中各模块的功能；其次，给出

了基于事件触发的分布式目标跟踪控制律，设计

了事件触发条件，并且为了防止“Ｚｅｎｏ行为”的出
现，设计了最小触发间隔系数，同时给出相应的稳

定性证明；最后，仿真证实了所设计的事件触发策

略能够在降低 ＵＡＶ间通信频率和控制输入更新
频率的情况下实现编队跟踪目标的要求。

１　问题描述

考虑到研究背景为 ＵＡＶ保持定高状态下的
目标跟踪问题，因此可在二维平面展开研究。考

虑 Ｎ架无人机的运动学方程为
ｐｉ（ｔ）＝ｖｉ（ｔ）
ｖｉ（ｔ）＝ｕｉ（ｔ

{
）
　　ｉ∈ Θ （１）

式中：Θ＝｛１，２，…，Ｎ｝；ｐｉ＝（ｐｉｘ，ｐｉｙ）
Ｔ
、ｖｉ＝（ｖｉｘ，

ｖｉｙ）
Ｔ
和 ｕｉ＝（ｕｉｘ，ｕｉｙ）

Ｔ
分别为 ＵＡＶｉ的位置、速度

和控制输入。

考虑应用２架虚拟 ＵＡＶ导引的目标跟踪控
制算法，选择虚拟 ＵＡＶ运动模型为

ｐｍ（ｔ）＝ｖｍ（ｔ）
ｖｍ（ｔ）＝ｕｍ（ｔ

{
）
　　ｍ∈ ｛ｌ，ｂ｝ （２）

式中：ｐｌ、ｖｌ和 ｕｌ分别表示轨迹导引无人机 ＵＡＶｌ
的位置、速度和控制输入；ｐｂ、ｖｂ和 ｕｂ分别表示基
准无人机 ＵＡＶｂ的基准位置向量、基准位置变化
量和基准控制量。

系统（１）与（２）可描述为
ｘｉ（ｔ）＝Ａｘｉ（ｔ）＋Ｂｕｉ（ｔ） （３）
ｘｍ（ｔ）＝Ａｘｍ（ｔ）＋Ｂｕｍ（ｔ） （４）

式中：ｘｉ ＝（ｐ
Ｔ
ｉ，ｖ

Ｔ
ｉ）
Ｔ
；ｘｍ ＝（ｐ

Ｔ
ｍ，ｖ

Ｔ
ｍ）

Ｔ
；考虑到问

题是基于二维平面进行研究，Ａ ＝
０ １[ ]０ ０

 Ｉ２，

Ｂ＝［０，１］Ｔ Ｉ２。

引理１［１６］　若（Ａ，Ｂ）是稳定的，则对于任意
的 α＞０，存在一个正定矩阵 Ｐ＞０，满足 Ｒｉｃｃａｔｉ不
等式：

ＡＴＰ＋ＰＡ－２αＰＢＢＴＰ＋αＩ２ｎ ＜０ （５）

引理 ２［６］（Ｙｏｕｎｇ不等式）　对于任意的 ｘ，
ｙ∈Ｒｎ和 ε＞０，满足：

ｘｙ≤ ε
２
ｘ２＋１

２ε
ｙ２ （６）

通过构造有向图 Ｇ１与 Ｇ２来分别表示 ＵＡＶ
间的通信拓扑关系及 ＵＡＶ与虚拟 ＵＡＶ间的通信
拓扑关系。定义 Ｇ１＝（Ｖ１，ε１）和 Ｇ２＝（Ｖ２，ε２），Ｖ１
和 Ｖ２ 分别表示 ＵＡＶ的集合及 ＵＡＶ与 ＵＡＶｍ
（ｍ∈｛ｌ，ｂ｝）的集合，ε１和 ε２分别为 ＵＡＶ间连通
关系的集合及 ＵＡＶ与 ＵＡＶｍ间连通关系的集合，
且（ＵＡＶｉ，ＵＡＶｊ）∈ε１表示 ＵＡＶｉ可以接收到来自
ＵＡＶｊ的信息，定义 ＵＡＶｉ的邻居集合为 Ｎｉ＝
｛ｊ：（ｉ，ｊ）∈ε１，ｊ∈Ｖ１，ｉ≠ｊ｝，（ＵＡＶｉ，ＵＡＶｍ）∈ε２表
示 ＵＡＶｉ可以接收到来自 ＵＡＶｍ的信息。分别定

义邻接矩阵 Ａ１ ＝［ａｉｊ］∈Ｒ
Ｎ×Ｎ
和 Ａ２ ＝［ａｉｍ］∈

ＲＮ×２，且满足：
ａｉｋ ＞０　　（ＵＡＶｉ，ＵＡＶｋ）∈ ε２
ａｉｋ ＝０　　（ＵＡＶｉ，ＵＡＶｋ） ε

{
２

，ｋ∈ ｛ｊ，ｍ｝

（７）
需要注意的是，ＵＡＶｍ不具备接收来自 ＵＡＶｉ

信息的能力，即 ａｋｉ不存在。
定义 Ｇ１的权值入度矩阵为 Ｄ ＝ｄｉａｇ｛ｄ１，

ｄ２，…，ｄＮ｝∈Ｒ
Ｎ×Ｎ
，ｄｉ＝∑

Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ，则图Ｇ１的Ｌａｐｌａｃｉａｎ

矩阵 Ｌ∈ＲＮ×Ｎ为
Ｌ＝［ｌｉｊ］＝Ｄ－Ａ１ （８）

定义 Ｈ ＝Ｌ＋ｄｉａｇ｛ａ１ｂ，ａ２ｂ，…，ａＮｂ｝，其特征
值按升序排列为０≤λ１≤…≤λＮ。
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假设 １　考虑 ＵＡＶ系统（３）和（４）中，在
ＵＡＶｍ与 ＵＡＶｉ之间至少存在一条可达的信息通
路，且能够满足各 ＵＡＶｉ接收到 ＵＡＶｍ 的信息是
相同的。

假设２　（Ａ，Ｂ）是稳定的。
基于上述运动模型与问题背景，考虑控制目

标为：针对 ＵＡＶ系统（３）和（４），通过设计一种具
有事件触发机制的目标跟踪控制算法，使得多

ＵＡＶ能够在跟踪上目标的前提下实现尽可能少

的机间通信和控制更新，减少机间通信压力和机

载信息处理压力。

２　事件触发目标跟踪控制算法设计
基于事件触发机制，提出一种多 ＵＡＶ编队目

标跟踪控制算法，如图 １所示。所设计的多 ＵＡＶ
编队目标跟踪控制结构中主要包含 ３部分，分别
为编队控制架构、目标跟踪控制架构及事件触发

控制架构。

图 １　基于事件触发的编队目标跟踪控制示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｆｏｒｍａｔｉｏｎｔａｒｇｅｔｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｂａｓｅｄｏｎｅｖｅｎｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｍｅｃｈａｎｉｓｍ

　　以下分别针对基于参数组的目标跟踪模型和
事件触发目标跟踪控制算法的控制流程进行

描述。

２．１　基于参数组的目标跟踪模型
ＵＡＶ编队目标跟踪问题通常需要考虑 ２个

方面：一是多 ＵＡＶ编队队形的形成；二是编队如
何在保持编队队形的基础上跟踪上目标。为此，

基于平移、旋转与缩放３种基本运动，提出一种动
态编队的队形描述方法，同时通过引入虚拟 ＵＡＶ
追踪目标的方法，实现在动态队形保持的情况下

达到跟踪上目标的目的。

考虑编队目标跟踪过程中需要完成３项基本
运动，其中，平移运动表示编队的整体飞行轨迹，

即 ＵＡＶｌ的飞行轨迹；旋转运动表示 ＵＡＶ间的相
位调整；缩放运动表示编队大小的调整。定义编

队旋转因子 Ｒｉ（ｔ）；编队缩放因子 ｒｉ（ｔ）∈Ｒ表示
ＵＡＶｉ相对 ＵＡＶｌ的距离。定义编队因子为
Ｃｉ（ｔ）＝ｒｉ（ｔ）Ｒｉ（ｔ） （９）

式中：Ｒｉ（ｔ）＝
ｃｏｓθｉ －ｓｉｎθｉ
ｓｉｎθｉ ｃｏｓθ( )

ｉ

，θｉ为 ＵＡＶｉ相

对 ＵＡＶｂ的期望相位值。
为更好描述队形，定义编队队形参数组为

Ｓ（Ｎ）＝（ｐｌ（ｔ），ｐｂ（ｔ），Ｃ１（ｔ），…，ＣＮ（ｔ）） （１０）

式中：ｐｂ ＝（ｃｏｓ（θｂ（ｔ）），ｓｉｎ（θｂ（ｔ）））
Ｔ
，θｂ（ｔ）＝

ωｔ，ω 为 ＵＡＶｂ 的 旋 转 角 速 度， ω ＝

ω１，未跟踪上目标

ω２，{ 跟踪上目标
。

定义 １　期望的 ＵＡＶ编队队形由参数组
Ｓ（Ｎ）决定，对于任意给定的初值，若
ｌｉｍ
ｔ→∞
ｐｉ（ｔ）＝ｐｌ（ｔ）＋Ｃｉ（ｔ）ｐｂ（ｔ） （１１）

且 ｌｉｍ
ｔ→∞
ｐｌ（ｔ）＝ｐｔ（ｔ），则称通过控制 Ｓ（Ｎ）实现了

编队以期望队形跟踪上目标。

由式（１１）可知，编队位置与速度误差分别为
珔ｐｉ ＝ｐｉ－ｐｌ－Ｃｉｐｂ
珋ｖｉ ＝ｖｉ－ｖｌ－Ｃｉｖ

{
ｂ

（１２）

图２展示了 ＵＡＶｌ追踪目标的过程。

图 ２　ＵＡＶｌ追踪目标示意图

Ｆｉｇ．２　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＵＡＶｌｔｒａｃｋｉｎｇａｔａｒｇｅｔ

２．２　事件触发目标跟踪控制算法
为了能够将事件触发机制与基于参数组的目

标跟踪模型更好地结合起来，必须预先设定满足

要求的、具有事件触发的目标跟踪控制算法流程。

由于考虑 ＵＡＶ间是非连续通信的，需要在无
通信期间对状态 ｘｉ（ｔ）进行估计，估计值的精准度

７１２２
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对于事件触发条件的判定是十分重要的，不同于

文献［１８１９］采用零阶保持器作为状态估计器，为
了获得更精准的估计值，对状态量的估计值 ｘ^ｉ（ｔ）
采用如下形式：

ｘ^ｉ（ｔ）＝ｅ
Ａ（ｔ－ｔｉｋｉ）ｘｉ（ｔ

ｉ
ｋｉ）　　ｔ∈ ［ｔ

ｉ
ｋｉ，ｔ

ｉ
ｋｉ＋１） （１３）

式中：ｔｉｋｉ为 ＵＡＶｉ的第 ｋ个触发时刻。
考虑到所设计的基于参数组的目标跟踪模型

中，２架虚拟 ＵＡＶ的状态估计取决于 ＵＡＶ的状
态估计，需要设计相应的状态更新律来加以估计，

此处不针对该问题开展具体研究，因此，暂不考虑

ＵＡＶｌ与 ＵＡＶｂ状态的估计问题，则编队误差估计

值为 珔ｘ^ｉ（ｔ）＝ｘ^ｉ（ｔ）－ｘｌ（ｔ）－（Ｉ２ Ｃｉ）ｘｂ。则事
件触发测量误差为

ｅｉ（ｔ）＝ｘ^ｉ（ｔ）－ｘｉ（ｔ） （１４）
以下结合图１对所设计的分布式事件触发目

标跟踪控制算法进行描述，具体步骤如下：

步骤１　参数初始化。给定 ＵＡＶ的状态初
始值 ｐｉ（０）、ｖｉ（０）和 Ｃｉ（０）；ＵＡＶｌ的初始位置
ｐｌ（０），初始速度 ｖｌ（０）＝ｅｌ（０）· ｖｌ，ｖｌ 为编
队飞行速度大小，考虑其在目标跟踪期间速度不

变，ｅｌ（０）＝
ｐｔ（０）－ｐｌ（０）
ｐｔ（０）－ｐｌ（０）

；ＵＡＶｂ的 ｐｂ（０）与

ω；考虑在初始时刻，各 ＵＡＶ均处于触发状态，即

珔ｘ^ｉ（０）＝珔ｘｉ（０）。
步骤 ２　增益矩阵 Ｋ的计算。给定系数 α

值，求解 Ｒｉｃｃａｔｉ不等式（５），得到正定对称矩阵
Ｐ，得 Ｋ＝ＢＴＰ。

步骤 ３　状态估计器运算。接收来自邻接

ＵＡＶ的触发状态值｛ｔｊｋｊ，珔ｘｊ（ｔ
ｊ
ｋｊ）｝及自身触发输出

值｛ｔｉｋｉ，珔ｘｉ（ｔ
ｉ
ｋｉ）｝，得到估计值珔ｘ^ｉ（ｔ）与珔ｘ^ｊ（ｔ），并传输

至事件观测器和编队跟踪控制器。

步骤４　编队跟踪控制器运算。根据接收到
的估计值计算并输出 ｕｉ（ｔ）。

步骤５　执行器和传感器运算。传感器测量
当前状态 ｘｉ（ｔ），并计算得到 珔ｘｉ（ｔ）。

步骤６　事件观测器。计算并输出 ｅｉ（ｔ）至
事件触发器。

步骤７　事件触发器。基于触发函数 ｆｉ（ｔ）与
最小触发时间间隔 τｉ判别是否满足触发要求，当

满足 ｔ≥ ｔｉｋｉ＋ｍａｘ｛τｉ，Δｔ
ｉ
ｋｉ｝时，达到触发条件，

ＵＡＶｉ发送当前状态信息至邻接 ＵＡＶ，同时更新

自身状态估计器中的信息，Δｔｉｋｉ为由触发函数决定
的时间间隔。

步骤 ８　信息交互网络。负责接收与发送
ＵＡＶ触发时刻的状态信息。

步骤９　ＵＡＶｌ信息更新。通过对目标运动
方向估计，确定当前时刻 ＵＡＶｌ的运动方向为

ｅｌ（ｔ）＝
ｐｔ（ｔ＋Δｔ）－ｐｌ（ｔ）
ｐｔ（ｔ＋Δｔ）－ｐｌ（ｔ）

，ｐｔ为目标位置，Δｔ

为目标信息观测间隔。

步骤１０　重复步骤３～步骤９。
上述步骤中，α、ｆｉ（ｔ）、τｉ和 Δｔ

ｉ
ｋｉ的具体定义

将在下文进行介绍。

上述针对基于事件触发机制下的编队目标跟

踪控制流程进行了描述，值得注意的是，当 ＵＡＶｉ
与 ＵＡＶｊ触发时，估计器会接收到来自二者的触
发时刻状态，此时估计值发生变化，直至下一触发

时刻 ｔｉｋｉ＋１和 ｔ
ｊ
ｋｊ＋１，在此期间 ＵＡＶｉ与 ＵＡＶｊ不存在

通信，实现了非连续的通信，并且期间 ｕｉ（ｔ）不进
行数据更新，仅利用由触发时刻获得的估计值计

算获得，这点将在控制律设计中加以体现。

３　事件触发控制器设计

定义 ２　对于任意的 ＵＡＶｉ和 ＵＡＶｊ，若存在

某一有界时刻 ｔ０，使得当 ｔ≥ｔ０时，珔ｘ^ｉ－珔ｘ^ｊ→０成

立，且满足珔ｘ^ｉ→０，则称在事件触发机制下，期望的
多 ＵＡＶ编队 队 形 形 成 并 保 持，若 同 时 满 足
ｘｌ－ｘｔ→０，则称 ＵＡＶ编队保持期望的队形实
现了目标跟踪。

结合定义 ２，给出的基于事件触发的目标跟
踪控制律为

ｕｉ（ｔ）＝χｉ（ｔ）－ [Ｋ ∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ（珔ｘ^ｉ（ｔ）－珔ｘ^ｊ（ｔ））＋

　　ａｉｂ珔ｘ^ｉ（ｔ ]） （１５）

式中：χｉ（ｔ）＝ｕｌ＋Ｃｉｕｂ；Ｋ＝Ｂ
ＴＰ。

根据控制律形式可以得知，控制输入 ｕｉ取决
于当前时刻的估计状态，由式（１３）可知，状态估
计值在触发时刻就已经确定了，这说明控制输入

在触发时刻就已经确定了，即在 ２次触发的间隙
不再需要对控制输入进行更新，从而减轻了机载

设备的数据处理负担。

考虑 ＵＡＶｉ的事件触发时间间隔为

Δτｉｋ ＝ｔ
ｉ
ｋｉ＋１－ｔ

ｉ
ｋｉ ＝ｍａｘ｛τｉ，Δｔ

ｉ
ｋｉ｝ （１６）

式中：τｉ为最小触发时间间隔，作为待设计的常

数；Δｔｉｋｉ为事件触发函数所确定的时间间隔。这
２个数值的确定将在下文进行描述。

为了便于下面定理的描述与证明，设存在

ρ１、ρ２、ρ，满足 ０＜ρ１，ρ２ ＜ρ且 ρ１ ＋ρ２≤ρ。由
式（１６）可知，事件触发时间最终取决于 τｉ和

Δｔｉｋｉ，因此分别定义最近事件触发的 ＵＡＶ集为

８１２２
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　第 １１期 张毅，等：基于事件触发的多机编队目标跟踪控制

Ｍ１（ｔ）与 Ｍ２（ｔ），其中，Ｍ１（ｔ）是由 Δｔ
ｉ
ｋｉ所决定的事

件触发 ＵＡＶ集，Ｍ２（ｔ）是由 τｉ所决定的事件触发
ＵＡＶ集，且两者满足 Ｍ１（ｔ）∪Ｍ２（ｔ）＝｛１，２，…，
Ｎ｝，Ｍ１（ｔ）∩Ｍ２（ｔ）＝。

对于事件触发函数与条件的设计，文献［１７］
给出的触发条件与文献［１３］给出的触发函数分
别为

Ｋｅｉ（ｔ）
２ ＞κｉ [Ｋ ∑

ｊ∈Ｎ
（ｘｊ（ｔ）－ｘｉ（ｔ））＋

　　ｄｉ（ｘ０（ｔ）－ｘｉ（ｔ ]））
２

（１７）

ｆ（ｔ，ｅｉ（ｔ））＝ ｅｉ（ｔ） －ｃ１ｅ
－αｔ （１８）

式中：κｉ为系数；ｘ０（ｔ）为文献［１７］中的编队领导
者的状态量；ｄｉ为飞行器与编队领导者间的通信
状态值，即当 ｄｉ＞０表示二者间存在通信；ｃ１＞０。

从式（１７）与式（１８）中可以发现，文献［１７］
需要连续的邻接 ＵＡＶ信息来满足对事件条件的
判别，文献［１３］的触发函数仅使用自身状态信
息，不同于文献［１７］与文献［１３］，以下将提出
一种仅利用 ＵＡＶ与其邻接 ＵＡＶ状态的估计值
设计的触发函数，即仅使用触发时刻的状态值

的触发函数。

定理１　在假设 １和假设 ２成立的前提下，
若考虑 ＵＡＶ系统的事件触发函数为
ｆｉ（ｔ）＝ Ｋｅｉ（ｔ）

２－

　　ｋｉ [Ｋ ∑Ｎ
ｊ＝１
ａｉｊ（珔ｘ^ｉ（ｔ）－珔ｘ^ｊ（ｔ））＋ａｉｂ珔ｘ^ｉ（ｔ ]）

２

（１９）
即 Δｔｉｋｉ被定义为

Δｔｉｋｉ ＝ｉｎｆ
ｔ＞ｔｉｋｉ
｛ｔ－ｔｉｋｉ｜ｆｉ（ｔ）＞０｝ （２０）

式中：ｋｉ为待设计的常数。
那么要令多 ＵＡＶ系统实现期望的编队队形

且跟踪上目标，还需满足：

ｋｉ≤
ρ１
λ２Ｎ

（２１）

证明　选取 Ｌｙａｐｕｎｏｖ函数为

Ｖ（ｔ）＝∑
Ｎ

ｉ＝１
珔ｘＴｉ（ｔ）Ｐ珔ｘｉ（ｔ） （２２）

由于珔ｘ
·

（ｔ）＝（ＩＮＡ）珔ｘ（ｔ）－（ＨＢＫ）珔ｘ^（ｔ），
则对 Ｖ（ｔ）求导可得

Ｖ
　·
＝∑

Ｎ

ｉ＝１
珔ｘＴｉ（ｔ）（Ａ

ＴＰ＋ＰＡ）珔ｘｉ（ｔ）－

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
珔ｘｉ（ｔ）２ (ＰＢＫ ∑

ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ（珔ｘ^ｉ（ｔ）－珔ｘ^ｊ（ｔ））＋ａｉｂ珔ｘ^ｉ（ｔ)）
（２３）

由 珔ｘ^ｉ（ｔ）＝珔ｘｉ（ｔ）＋ｅｉ（ｔ）可得

Ｖ
　·
＝∑

Ｎ

ｉ＝１
珔ｘＴｉ（ｔ）（Ａ

ＴＰ＋ＰＡ）珔ｘｉ（ｔ）－

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
珔ｘｉ（ｔ）２ (ＰＢＫ ∑

ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ［（珔ｘｉ（ｔ）－珔ｘｊ（ｔ））＋

　　（ｅｉ（ｔ）－ｅｊ（ｔ））］＋ａｉｂ（珔ｘｉ（ｔ）＋ｅｉ（ｔ )）） ＝

　　珔ｘＴ（ｔ）（ＩＮ（Ａ
ＴＰ＋ＰＡ）－Ｈ２ＰＢＫ）珔ｘ（ｔ）－

　　珔ｘＴ（ｔ）（Ｈ２ＰＢＫ）ｅ（ｔ） （２４）
根据 Ｙｏｕｎｇ不等式可得

－珔ｘＴ（ｔ）（Ｈ２ＰＢＫ）ｅ（ｔ）≤
　　珔ｘＴ（ｔ）（ＨＰＢＫ）珔ｘ（ｔ）＋ｅＴ（ｔ）（ＨＰＢＫ）ｅ（ｔ）
因此，可得

Ｖ
　·
≤珔ｘＴ（ｔ）（ＩＮ（Ａ

ＴＰ＋ＰＡ）－ＨＰＢＫ）珔ｘ（ｔ）＋

　　ｅＴ（ｔ）（Ｈ ＰＢＫ）ｅ（ｔ） （２５）
设不等式

ｅＴ（ｔ）Ｆｅ（ｔ）≤ ρ珔ｘ^Ｔ（ｔ）Ｆ珔ｘ^（ｔ）　　０＜ρ＜１／４
（２６）

式中：Ｆ＝ＨＰＢＢＴＰ。
式（２６）变换可得

ｅＴ（ｔ）Ｆｅ（ｔ）≤ ρ珔ｘＴ（ｔ）Ｆ珔ｘ（ｔ）＋ρｅＴ（ｔ）Ｆｅ（ｔ）＋
　　２ρ珔ｘＴ（ｔ）Ｆｅ（ｔ）≤２ρ珔ｘＴ（ｔ）Ｆ珔ｘ（ｔ）＋２ρｅＴ（ｔ）Ｆｅ（ｔ）

（２７）
则

ｅＴ（ｔ）Ｆｅ（ｔ）≤ ２ρ
１－２ρ

珔ｘＴ（ｔ）Ｆ珔ｘ（ｔ） （２８）

若式（２６）成立，那么结合式（５），考虑系数α＝
λ１
２
１－ ２ρ
１－２( )ρ ＞０，即 ρ＜１４，则式（２４）可变换为

Ｖ
·

≤∑
Ｎ

ｉ＝１
珔ｘＴｉ（ｔ）（Ａ

ＴＰ＋ＰＡ－２αＰＢＢＴＰ）珔ｘｉ（ｔ）≤

　　 －α∑
Ｎ

ｉ＝１
珔ｘＴｉ（ｔ）珔ｘｉ（ｔ）＜０ （２９）

显然，以下需要证明式（２６）是成立的。
ｅＴ（ｔ）Ｆｅ（ｔ）≤ λＮ （ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ）

２≤

　　 ρ
λＮ
（ＩＮ Ｋ）（Ｈ ＩＮ）珔ｘ^（ｔ）

２ （３０）

由式（３０）可得，Ｍ１（ｔ）关于式（２６）的一个充
分条件为

∑
ｉ∈Ｍ１（ｔ）

Ｋｅｉ（ｔ）
２≤ ∑

ｉ∈Ｍ１（ｔ）

ρ１
λ２Ｎ
·

　　 [－Ｋ ∑
ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ（珔ｘ^ｉ（ｔ）－珔ｘ^ｊ（ｔ））＋ａｉｂ珔ｘ^ｉ（ｔ ]）
２

（３１）
当 ｔ∈［ｔｉｋｉ，ｔ

ｉ
ｋｉ＋１）时，ｆｉ（ｔ）≤０是成立的。那么

仅需确保 ｋｉ≤ρ１／λ
２
Ｎ便可确保式（３１）是成立的，

９１２２
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即证得式（２８）成立，Ｖ
·

＜０成立。 证毕

定理 １证明了触发函数为式（１９）时的系统
稳定性，即说明了在时间间隔为 Δｔｉｋｉ时的系统稳
定性，以下证明时间间隔为 τｉ时的系统稳定性，
并求解最大可设定的触发时间间隔 τ。同时
式（２３）所示的触发函数解决了文献［１７］中由于
需要使用连续的邻接 ＵＡＶ信息造成的通信压力
大的问题和文献［１３］中由于不使用邻接 ＵＡＶ
信息而造成的信息资源浪费的问题。以下要证

明所设计的触发控制器不存在“Ｚｅｎｏ行为”，仅
需证明最小触发时间间隔 τｉ有大于 ０的下界
即可。

定理２　在假设 １和假设 ２成立的前提下，
且满足式（２１）的情况下，多 ＵＡＶ系统能够实现
期望的编队队形且跟踪上目标，同时所设计的事

件触发系统能够确保２次事件间的时间间隔满足
０＜τｉ≤τ，同时满足：

τ＝１ｐ１
ｌｎｐ１
ｐ０槡
ｂ＋( )１ （３２）

即不存在“Ｚｅｎｏ”行为。式中：ｐ０ ＝ ＩＮＢＫ；

ｐ１＝２ＩＮＡ；ｂ＝
ρ２
λ２ＮＮ
。

证明　同定理 １证明相似，此处同样需要证
明式（２６）是成立的，即证明式（２９）成立，但与定
理１不同的是，此处是针对 Ｍ２（ｔ）进行讨论。

为了获取 τ，类似式（３１）选择式（２６）的一个
充分条件为

∑
ｉ∈Ｍ２（ｔ）

Ｋｅｉ（ｔ）
２≤ ∑

ｉ∈Ｍ２（ｔ）

ρ２
λ２Ｎ
·

　　 － [Ｋ ∑
ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ（珔ｘ^ｉ（ｔ）－珔ｘ^ｊ（ｔ））＋ａｉｂ珔ｘ^ｉ（ｔ ]）
２

≤

　　
ρ２
λ２Ｎ
∑
Ｎ

ｉ＝１
－ [Ｋ ∑

ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ（珔ｘ^ｉ（ｔ）－珔ｘ^ｊ（ｔ））＋

　　ａｉｂ珔ｘ^ｉ（ｔ ]）
２

（３３）

对于 Ｍ２（ｔ）而言，Δｔ
ｉ
ｋ≤τｉ是成立的，因此仅需

证明式（３３）成立即可。对于Ｍ２（ｔ），给出式（３３）的

一个充分条件为

Ｋｅｉ（ｔ）
２≤

ρ２
λ２ＮＮ
·

　　∑
Ｎ

ｉ＝１
－ [Ｋ ∑

ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ（珔ｘ^ｉ（ｔ）－珔ｘ^ｊ（ｔ））＋ａｉｂ珔ｘ^ｉ（ｔ]）
２

＝

　　ｂ（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ） ２ （３４）

即

Ｋｅｉ（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ）
≤槡ｂ （３５）

那么，事件触发时间的间隔 τｉ可以描述为由

Ｋｅｉ（ｔ）

（ＨＫ）珔ｘ^（ｔ）
从０增加至槡ｂ的时间下界决定。

因此，以下寻求
Ｋｅｉ（ｔ）

（ＨＫ）珔ｘ^（ｔ）
的时间下界，

对其求导可得

ｄ
ｄｔ

Ｋｅｉ（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ( )
）
＝
（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ）

（（ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ））
Ｔ

（ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ）
（ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ） ２
－

　　
（ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ）

（（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ））Ｔ

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ）
（Ｈ Ｋ）珔ｘ^

·
（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ） ２
≤

　　
（ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ）
＋
（ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ）
·
（Ｈ Ｋ）珔ｘ^

·
（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ）
（３６）

　　由 ｅ（ｔ）＝（ＩＮＡ）ｅ（ｔ）＋（ＨＢＫ）珔ｘ^（ｔ），

珔ｘ^
·
（ｔ）＝（ＩＮ Ａ）珔ｘ^（ｔ）可得

ｄ
ｄｔ

Ｋｅｉ（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ( )
）
≤

（ＩＮ Ｋ）ｅ（ｔ）

（Ｈ Ｋ）珔ｘ^（ｔ）
·

　　２ＩＮ Ａ ＋ ＩＮ ＢＫ （３７）

令 ψ（ｔ）＝
（ＩＮＫ）ｅ（ｔ）

（ＨＫ）珔ｘ^（ｔ）
，则式（３７）可描

述为

ψ
·

（ｔ）≤ ｐ１ψ（ｔ）＋ｐ０ （３８）
对于式（３８）而言，其满足 ψ（ｔ）≤（ｔ，０），

其中，（ｔ，０）为等式的解。

０２２２
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ψ
·

（ｔ）＝ｐ１ψ（ｔ）＋ｐ０
（０）＝{

０

（３９）

求解可得

（ｔ，０）＝－
ｐ０－ｐ０ｅ

ｐ１ｔ

ｐ１
（４０）

那么由 （τ，０）＝槡ｂ可解得

τ＝１ｐ１
ｌｎｐ１
ｐ０槡
ｂ＋( )１

那么对于 Ｍ２（ｔ）而言，当选取触发时间间隔
τｉ≤τ即可确保式（３４）的成立，即证实式（２６）与

式（２９）成立。由 τ＝１ｐ１
ｌｎｐ１
ｐ０槡
ｂ＋( )１ 可得 τ＞０，

即 ＵＡＶ在任意初值条件下是不存在“Ｚｅｎｏ行为”
的。 证毕

以上２个定理证实了触发时间间隔为 Δｔｉｋｉ和
τｉ时的系统稳定性，二者确保了触发时间间隔选

取为 ｍａｘ｛τｉ，Δｔ
ｉ
ｋｉ｝时的系统稳定性。

４　仿真分析

为证实本文所提出的基于事件触发的多

ＵＡＶ编队目标跟踪控制算法的可行性与优越性，
考虑以 ４架 ＵＡＶ（即 Ｎ＝４）对目标进行跟踪，
ＵＡＶ间的通信拓扑关系如图３所示。

图 ３　通信拓扑

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｔｏｐｏｌｏｇｙ

选取 ４架 ＵＡＶ初始位置为（－５０，０）Ｔ ｍ、
（３０，３０）Ｔｍ、（１０，－５０）Ｔｍ和（５０，２０）Ｔｍ；初始速
度为（０，－２）Ｔｍ／ｓ、（－２，０）Ｔｍ／ｓ、（１，－１）Ｔｍ／ｓ
和（２，－１）Ｔｍ／ｓ；ＵＡＶｌ的初始位置和速度分别为
（０，０）Ｔ 和 （０，２）Ｔ ｍ／ｓ；ＵＡＶｂ 的相关参数为
θｂ（０）＝０，即 ｐｂ（０）＝（１，０）

Ｔ
，ｖｂ（０）＝（０，０）

Ｔ
，

ｕｂ（０）＝（０，０）
Ｔ
；缩放因子 ｒｉ均为 １０；旋转因子

Ｒｉ中的 θｉ分别为 θ＝［π，π／２，３π／２，０］；设目标
做匀速直线运动，初始位置为（０，１５）Ｔｍ，速度为
（－１，１）Ｔｍ／ｓ。

选取 ρ＝０．２４，ρ１ ＝５／４８，ρ２ ＝１／１６，则 ｋｉ≤
０．０１１１，ｂ＝０．００１７，τ＝０．０４５５，此处选取 ｋ＝
［０．０１，０．０１，０．０１，０．０１］，τｉ均为 ０．０４，同时计算
可得 α＝０．２５，则通过求解不等式（５）可得

Ｐ＝

０．４８９２ ０ ０．３５３６ ０
０ ０．４８９２ ０ ０．３５３６

０．３５３６ ０ ０．６９１８ ０
０ ０．３５３６ ０ ０．











６９１８

Ｋ＝ＢＴＰ＝

[　　
０．３５３６ ０ ０．６９１８ ０
０ ０．３５３６ ０ ０． ]６９１８

以下通过 ＵＡＶ编队在跟踪上目标后是否做
盘旋运动（即ω是否为０）来分别对本文算法进行
验证，设定仿真时间为３０ｓ。
４．１　情况１：ω＝０时 ＵＡＶ编队目标跟踪

ω＝０时的多 ＵＡＶ编队目标跟踪仿真如图 ４
所示。

图 ４（ａ）为 ＵＡＶ编队跟踪目标的轨迹。可
以观察到，ＵＡＶｌ能够追踪上目标，同时 ＵＡＶ能
够形成既定编队队形并实现对目标的跟踪，这

说明了所设计的基于事件触发机制下的目标跟

踪控制算法的可行性。图 ４（ｂ）、（ｃ）分别为编
队位置与速度误差曲线，约在 １０ｓ左右，误差曲
线均趋于 ０，表明在 １０ｓ左右，各 ＵＡＶ在 ＵＡＶｌ
周围形成预设的编队队形，并跟随 ＵＡＶｌ继续追
踪目标。图 ４（ｄ）为编队目标跟踪期间各 ＵＡＶ
的速度在 ｘ方向上的曲线，可观察到在 ２２．５ｓ
附近，速度数值发生了轻微变化，这是由于此时

ＵＡＶｌ追踪上目标，调整自身速度，而 ＵＡＶ跟随
ＵＡＶｌ同样需要调整自身速度，因此在 ２２．５ｓ
时，ＵＡＶ编队已跟踪上目标。图 ４（ｅ）展示了在
０～４ｓ和 １０～１４ｓ期间编队目标跟踪期间事件
触发的分布，显然能够很直观地观察到有无事

件触发机制对 ＵＡＶ间通信次数的影响，为了更
直观地说明所设计的基于事件触发的多 ＵＡＶ编
队目标跟踪控制算法在减少 ＵＡＶ间信息通信次
数的优势，以下对有无触发机制的平均触发时

间间隔进行对比，如表 １所示。可以发现，当
ＵＡＶ机载信息处理频率为 １０００Ｈｚ时，ＵＡＶ间
的信息通信次数仅约有无事件触发的 １／８０。
图 ４（ｆ）为状态估计值方法与采用零阶保持器所
产生的状态估计值间的对比，显然可以发现，此

处采用的状态估计值方法较零阶保持器更加精

准。同时，从表 １中也可以观察到，此处采用的
估计方法相比于利用零阶保持器进行状态估计

的方法，由于估计值更加精准，使得触发次数也

有一定程度的减少。

４．２　情况２：ω≠０时 ＵＡＶ编队目标跟踪
选取 ω的值为 ω１＝０．３ｒａｄ／ｓ，ω２＝０．８ｒａｄ／ｓ，

仿真结果如图５和表２所示。
由图５（ａ）的轨迹可以观察得到，当 ω≠０时，

本文算法同样具有可行性，且可以发现当 ＵＡＶ形
成期望队形后开始盘旋运动，并在跟踪上目标后

继续在目标周围保持盘旋运动。图５（ｂ）、（ｃ）中，
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图 ４　ω＝０时的仿真

Ｆｉｇ．４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｈｅｎω＝０

表 １　有无触发机制下的时间对比（情况 １）

Ｔａｂｌｅ１　Ｔｉｍｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔｔｒｉｇｇｅｒｅｄｍｅｃｈａｎｉｓｍ（Ｃａｓｅ１）

情况 ＵＡＶ 触发次数 平均间隔／ｓ Δｔｉｋｉ决定的次数 τｉ决定的次数 采用零阶保持器情况

事件触发

１ ３６７ ０．０８１７ ２６６ １０１ ５７７
２ ３５５ ０．０８４５ ２７２ ８３ ６０１
３ ３５７ ０．０８４０ ２９３ ６４ ５８６
４ ３７５ ０．０８００ ２６５ １１０ ６００

无事件触发 １～４ ３００００ ０．００１０

　注：Δｔｉｋｉ决定的次数表示由触发函数决定的触发次数；τｉ决定的次数表示由最小触发时间间隔决定的触发次数。
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图 ５　ω≠０时的仿真

Ｆｉｇ．５　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｗｈｅｎω≠０

表 ２　有无触发机制下的时间对比（情况 ２）

Ｔａｂｌｅ２　Ｔｉｍｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｗｉｔｈａｎｄｗｉｔｈｏｕｔ

ｔｒｉｇｇｅｒｅｄｍｅｃｈａｎｉｓｍ（Ｃａｓｅ２）

情况 ＵＡＶ
触发

次数

平均间

隔／ｓ

Δｔｉｋｉ决定

的次数

τｉ决定

的次数

事件

触发

１ ６１８ ０．０４８５ ８９ ５２９
２ ６２６ ０．０４７９ ８３ ５４３
３ ６２５ ０．０４８０ ７２ ５５３
４ ６０５ ０．０４９６ ６５ ５４０

无事件触发 １～４ ３００００　　 ０．００１０

编队位置与速度误差曲线在 １０ｓ附近趋于 ０，在

２２．５ｓ时，由于编队跟踪上目标后的速度调整，导
致曲线均出现小幅振荡，但随后很快又趋于 ０。
图５（ｄ）的速度曲线在２２．５ｓ前为幅值为３ｍ／ｓ的
等幅振荡，在２２．５ｓ之后又保持幅值约为８ｍ／ｓ的
等幅振荡，这２种情况的出现是由于在２２．５ｓ前后，

盘旋角速度分别为 ω１＝０．３ｒａｄ／ｓ和 ω２＝０．８ｒａｄ／ｓ
导致的。图５（ｅ）的触发分布同样可以观察到事件
触发机制在减小通信次数的效果，表２进一步证实
了事件触发机制对减少通信次数的显著效果。

　　对比２种情况下的仿真结果可以发现，同样
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的初值情况下，ＵＡＶ编队跟踪上目标的时间与是
否进行盘旋运动无关，而是取决于 ＵＡＶｌ追踪上
目标的时间。除此之外，对比表 １与表 ２可以发
现，２种情况下，主导事件触发的决定项发生了变
化，情况１中触发次数更多的是由触发函数所决
定的，而情况２则主要是由设计的最小触发时间
间隔决定的，２种情况的不同体现了算法设计的
有效性，算法能够选取时间间隔较大的一项作为

触发项，而不是仅仅通过确定固定间隔来控制触

发，相较于固定时间触发的方法，本文算法更满足

实际需求。

４．３　仿真对比
为了进一步说明本文算法的优越性，在情况１

和情况２的仿真条件下，采用文献［１３］中的触发函
数进行仿真比较，仿真结果如图６与表３所示。

从图６和表 ３中可以看出，相比于所设计的
时间触发控制方法，文献［１３］的事件触发的平均
时间间隔明显缩短，尤其是当 ω≠０的情况，从
图６（ｂ）中可以直观地观测到，在后期事件触发频
率增大，这主要是由于文献［１３］中没有设计最小
触发时间间隔所导致的。

综上仿真结果表明，所设计的基于事件触发

的目标跟踪控制算法能够有效减少 ＵＡＶ间的通
信次数，实现间断性通信，并实现对目标的跟踪。

图 ６　采用文献［１３］的触发函数下的触发分布

Ｆｉｇ．６　Ｔｒｉｇｇｅｒｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｕｎｄｅｒｔｒｉｇｇｅｒｅｄｆｕｎｃｔｉｏｎ

ｉｎＲｅｆ．［１３］

表 ３　采用文献［１３］的触发函数下的时间对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｔｉｍｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｕｎｄｅｒｔｒｉｇｇｅｒｅｄ

ｆｕｎｃｔｉｏｎｉｎＲｅｆ．［１３］

ＵＡＶ
ω＝０ ω≠０

触发次数 平均间隔／ｓ 触发次数 平均间隔／ｓ

１ ６５５ ０．０４５８ １５８８２ ０．００１９

２ ６１０ ０．０４９２ １５７９８ ０．００１９

３ ６３６ ０．０４７２ １５８１１ ０．００１９

４ ６９１ ０．０４３４ １５７１７ ０．００１９

５　结　论
本文研究了在有向拓扑结构下多 ＵＡＶ编队

目标跟踪问题，提出了一种具备事件触发控制策

略的分布式目标跟踪控制算法。

１）通过构造编队参数组，实现了具有事件触
发策略的编队队形控制与目标跟踪的一体化设

计，相较于编队控制律与跟踪制导律分步设计的

方法，简化了目标跟踪方法的设计步骤。

２）给出了基于事件触发的分布式目标跟踪
控制律，结合所设计的触发函数，实现了将 ＵＡＶ
目标跟踪期间由连续通信与计算更新的方式转换

为通过判别触发条件的间断性触发方式，降低了

ＵＡＶ间通信和控制输入的更新频率。
３）所设计的最小触发时间间隔系数保证了

系统不会出现“Ｚｅｎｏ行为”，且进一步降低了触发
的频率。仿真证实了具有事件触发策略的目标跟

踪算法在跟踪上目标的情况下能够有效减少

ＵＡＶ间通信的次数与控制输入的更新次数，提升
了算法的工程应用价值。
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基于多尺度残差卷积网络的 ＨＥＶＣ
视频隐写分析

张敏１，，李赵红２，刘金豆２，张珍珍３

（１．中国电信股份有限公司，北京 １０００１０；　２．北京交通大学 电子信息工程学院，北京 １０００４４；

３．北京印刷学院 信息工程学院，北京１０２６００）

　　摘　　　要：图片、语音、视频等多媒体形式的信息交流在网络通信中占有重要地位，同
时也有很多非法信息的传播隐匿于此。隐写分析是甄别隐秘信息是否存在的有效手段，提出

了一种通用的基于多尺度残差卷积网络的 ＨＥＶＣ视频隐写分析算法。网络主体由残差计算、
特征提取和二分类３部分构成，其中在特征提取部分针对性地提出了残差卷积层、多尺度残差
卷积模块及隐写分析残差块。实验结果表明：所提算法基于视频像素域分析网络的检测率高

达９９．７５％，比传统的手工提取特征方法具有更大的优势。
关　键　词：隐写分析；ＨＥＶＣ；深度学习；视频；卷积网络
中图分类号：Ｖ２２１＋．３；ＴＢ５５３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２２６０８

　　随着数字网络技术和移动通信技术的迅猛发
展，文本、图片、语音、视频等多媒体形式的信息交

流与传播得到越来越广泛的应用。同时，也伴生

出多媒体信息的安全传递、访问控制和版权保护

等安全问题。隐写术主要研究如何将信息隐藏于

载体中，已被军事机构、政府部门、金融机构等涉

及国计民生的重要部门广泛使用，但是也被恐怖

分子用来在网上互通消息。隐写术的滥用给国家

和社会带来了潜在的严重危害，如何有效监督隐

写术的使用、防止隐写术的非法应用，成为国家安

全等部门关切的问题。

隐写分析是对隐写术的攻击，是为了检测是

否有秘密信息存在于正常载体中。隐写分析技术

是解决非法使用隐写术问题的有效手段，可以起

到防止机密资料流失、揭示非法信息、打击恐怖主

义等作用，从而促进国家信息安全和社会稳定，近

年来已成为信息安全领域的研究热点。

在现有的视频隐写分析技术中，绝大部分隐

写分析算法
［１７］
均是人工提取特征。例如，Ｊａｉｎｓｋｙ

等
［１］
利用视频信号中各个图像帧之间的时间相

关性来增强隐写分析性能。Ｗｕ等［２］
将运动矢量

差异的联合分布作为隐写分析的特征。孔维国

等
［３］
构建了原始视频和重压缩视频帧内预测模

式的转移概率矩阵，并将其作为隐写分析特征。

Ｎｉｅ等［４］
提出了一种新的基于帧内预测模式的视

频隐写术。盛琪等
［５］
统计了重压缩前后各尺寸

ＰＵ（ＰｒｅｄｉｃｔＵｎｉｔ）数量及占比的变化率，并以此为
特征。Ｌｉ等［６］

研究了 Ｐ帧中各尺寸 ＰＵ划分类型
在隐写前后的数目变化，构建了 ２５维和 ３维特征
用来检测 ＨＥＶＣ视频的块划分模式隐写分析算法。
Ｈｕａｎｇ等［７］

设计了 ＣＧＰＤ（ＣｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｂａｓｅｄＧｒｏｕｐ
ＰｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｎｄＤｉｆｆｅｒｅｎｃｅ）特征来检测 Ｙａｎｇ等［８］

提

出的基于 ＰＵ划分模式的 ＨＥＶＣ视频隐写算法。
近年来，深度学习技术在计算机视觉等领域
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被广泛应用，神经网络提取的多维抽象特征与传

统的人工特征相比表现出更强的优势。受此启

发，有很多研究者尝试将深度学习技术引入隐写

分析领域。现有基于深度学习的隐写分析算法主

要针对的是数字图像领域
［９１２］
，而基于深度学习

的视频隐写分析研究成果较少。Ｌｉｕ和 Ｌｉ［１３］针对
基于 Ｈ．２６４的帧内预测模式和运动矢量的隐写
算法，提出了噪声残差卷积神经网络（ＮｏｉｓｅＲｅ
ｓｉｄｕａｌＣｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＮＲＣＮＮ）。黄
雄波等

［１４］
于２０２０年提出针对视频运动向量隐写

的深度学习检测算法。

根据秘密信息的嵌入位置，现有的 ＨＥＶＣ视
频隐写分析算法主要有基于量化的 ＤＣＴ（Ｑｕａｎ
ｔｉｚｅｄＤｉｓｃｒｅｔｅＣｏｓｉｎｅＴｒａｎｓｆｏｒｍ，ＱＤＣＴ）系数、运动
矢量、帧内预测模式和帧间预测模式 ４种。帧间
预测模式是 ＨＥＶＣ标准的重大创新之一，文献
［８，１５１６］提出了一系列基于 ＰＵ划分模式的隐
写分析算法。其中，文献［１５］的隐写视频已经能
被文献［６］提出的隐写分析算法成功地检测，文
献［７］则设计了专门针对隐写分析算法［８］

的高检

测率隐写分析特征。Ｌｉ等［１６］
于 ２０１９年提出的基

于帧间预测模式的隐写分析算法在视觉质量和安

全性上都较文献［８，１５］具有更高的性能，然而，
目前还没有针对此隐写分析算法的隐写分析出

现。因此，本文针对该隐写分析算法提出了一种

基于多尺度残差卷积模块的隐写分析网络。

目前，多数隐写分析算法是提取特定的压缩

模式为特征来进行检测，这类算法一般仅对同种

类型的隐写分析算法才会具有更高的检测能力。

而通常情况下，不会预先知道该载体中是以何种

形式进行信息隐藏，因此，更需要一种通用的检测

算法来进行隐写分析。由于隐写通常会将压缩过

程中最优的模式修改成次优甚至更次优的模式，

对压缩视频质量造成一定的影响。因此，本文从

视觉质量受损的像素域变化检测入手，首先对视

频帧图像进行高通滤波处理，然后将滤波后的图

像送入深层次网络学习提取检测特征，在网络结

构中设计了创新性的多尺度残差卷积模块，最终

提出的隐写分析网络能够高效准确地检测出隐写

分析算法
［１６］
生成的 ＨＥＣＶ隐写视频，为推进视频

隐写分析技术特别是新型的基于深度学习网络的

视频隐写分析做出积极贡献。

１　隐写视频像素域变化的统计分析

１．１　隐写分析算法原理及实现
ＨＥＶＣ是基于块的编码方式，首先将一帧图

像划分为尺寸一致、紧邻且不重叠的方形编码树

单元（ＣｏｄｉｎｇＴｒｅｅＵｎｉｔ，ＣＴＵ），通常尺寸选择为
６４×６４。根据视频内容特点，ＨＥＶＣ会根据四叉
树结构把每一个 ＣＴＵ进一步划分为更小的 ＣＵ
（ＣｏｄｉｎｇＵｎｉｔ），最终会有８×８、１６×１６、３２×３２和
６４×６４共 ４种类型的 ＣＵ。ＨＥＶＣ以每一个 ＣＵ
为基本编码单元，对每一个图像块进行预测、变

换、量化、熵编码，形成最终的二进制比特流。其

中，ＨＥＶＣ在帧间预测阶段提供了如图 １所示的
８种ＰＵ划分模式。对于大小为 １６×１６或者更大
的 ＣＵ块，其 ＰＵ的划分类型可以选择除 Ｎ×Ｎ以
外的７种模式。对于大小为 ８×８的 ＣＵ块，为了
减少压缩编码的复杂度，ＨＥＶＣ只允许其使用
２Ｎ×２Ｎ、Ｎ×２Ｎ、２Ｎ×Ｎ和 Ｎ×Ｎ四种类型的 ＰＵ
划分模式。

Ｌｉ等［１６］
通过修改 ８×８和 １６×１６ＣＵ的 ＰＵ

划分模式，在视频序列的 Ｐ帧嵌入秘密信息，具
体嵌入过程如下：

首先，在对一个 ＣＴＵ进行编码的过程中，记
录下 ＨＥＶＣ为该 ＣＴＵ选定的最佳 ＣＵ划分结构
和对应的 ＰＵ划分模式。如果当前 ＣＴＵ的划分结
果中，８×８ＣＵ块的个数大于等于１或１６×１６ＣＵ
块的个数大于等于 ３，则代表当前 ＣＴＵ块可以作
为嵌入秘密信息的载体。

对于当前 ＣＴＵ中的每一个大小为 ８×８的
ＣＵ，将 ＨＥＶＣ选定的最佳 ＰＵ划分类型根据表 １
映射成对应的整数记作 ｐ，待嵌入的秘密信息记

图 １　帧间预测阶段的 ＰＵ划分模式

Ｆｉｇ．１　ＰＵｐａｒｔｉｔｉｏｎｍｏｄｅｓｄｕｒｉｎｇｉｎｔｅｒｆｒａｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

表 １　ＰＵ划分类型与整数的映射规则

Ｔａｂｌｅ１　ＰＵｐａｒｔｉｔｉｏｎｔｙｐｅｓａｎｄｉｎｔｅｇｅｒｍａｐｐｉｎｇｒｕｌｅ

ＰＵ划分类型 映射整数

２Ｎ×２Ｎ ０

Ｎ×Ｎ １

Ｎ×２Ｎ ２

２Ｎ×Ｎ ３

ｎＬ×２Ｎ ４

ｎＲ×２Ｎ ５

２Ｎ×ｎＵ ６

２Ｎ×ｎＤ ７

７２２２

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　

作 ｄ１（ｄ１∈｛０，１，２｝），根据算法 １可确定能代表
秘密信息 ｄ１的 ＰＵ划分类型 ｐ′，则将该８×８大小
的 ＣＵ块的 ＰＵ划分模式修改成整数 ｐ′对应的 ＰＵ
类型。

算法１　针对 ８×８大小 ＣＵ块的隐写分析
算法

［１６］
。

ｉｆ（ｐ％３）＋１＝＝ｄ１
　ｐ′＝ｐ＋１；
ｅｌｓｅｉｆ（ｐ％３）－１＝＝ｄ１
　ｐ′＝ｐ－１；
ｅｌｓｅ
　ｐ′＝ｐ；
对于当前 ＣＴＵ中的每３个大小为 １６×１６的

ＣＵ，将 ＨＥＶＣ选定的最佳 ＰＵ划分类型根据表 １
分别映射成对应的整数记作 ｐ１、ｐ２、ｐ３，待嵌入的
秘密信息记作 ｄ２（ｄ２∈｛０，１，２，３，４，５，６｝），根据
算法２可确定能代表秘密信息 ｄ２的 ＰＵ划分类型
ｐ′１、ｐ′２、ｐ′３，则将这连续 ３个大小为 １６×１６的 ＣＵ
块的 ＰＵ划分模式分别修改成整数 ｐ′１、ｐ′２、ｐ′３对应
的 ＰＵ类型。

算法２　针对１６×１６大小 ＣＵ块的隐写分析
算法

［１６］
。

ｆ＝ｐ１＋２×ｐ２＋３×ｐ３
ｉｆ（ｆ％７）＋１＝＝ｄ２
　ｐ′１＝ｐ１＋１；
ｅｌｓｅｉｆ（ｆ％７）＋２＝＝ｄ２
　ｐ′２＝ｐ２＋１；
ｅｌｓｅｉｆ（ｆ％７）＋３＝＝ｄ２
　ｐ′３＝ｐ３＋１；
ｅｌｓｅｉｆ（ｆ％７）－１＝＝ｄ２
　ｐ′１＝ｐ１－１；
ｅｌｓｅｉｆ（ｆ％７）－２＝＝ｄ２
　ｐ′２＝ｐ２－１；
ｅｌｓｅｉｆ（ｆ％７）－３＝＝ｄ２
　ｐ′３＝ｐ３－１；
ｅｌｓｅ
　ｐ′１＝ｐ１，ｐ′２＝ｐ２，ｐ′３＝ｐ３；
至此，秘密信息以 ８×８和 １６×１６ＣＵ的 ＰＵ

划分模式为载体完成嵌入，经过后续编码过程形

成隐写视频。

１．２　隐写分析算法的像素域变化统计分析

Ｌｉ等［１６］
提出的隐写分析算法以 ＰＵ划分模

式为载体完成信息嵌入，其对视频图像内容的影

响将被分散到空域的多个像素，因此，与原始默认

ＨＥＶＣ压缩的视频相比，隐写视频对应帧的像素
值会有一定的差异。该隐写分析算法将 ＧＯＰ的

结构设置为“ＩＰＰＰ”，只在 Ｐ帧中嵌入信息，因此，
只需要分析３个 Ｐ帧的像素域变化情况。本文通
过像素幅度变化率 Ｆ（ｘ，ｙ）来更客观地反映隐写
分析算法对视频内容的影响程度，其计算公式为

Ｆ（ｘ，ｙ）＝ Ｐ（ｘ，ｙ）－Ｐ′（ｘ，ｙ）
２５５

×１００％ （１）

式中：Ｆ（ｘ，ｙ）为第 ｘ行第 ｙ列位置的像素幅度变
化率；Ｐ（ｘ，ｙ）和 Ｐ′（ｘ，ｙ）分别为第 ｘ行第 ｙ列位
置上视频帧隐藏前后的像素值。

由式（１）的定义可知，像素幅度变化率 Ｆ（ｘ，
ｙ）的值介于０％ ～１００％之间，Ｆ（ｘ，ｙ）值越大，表
明隐写分析算法对视频像素域的影响程度越大。

为了更直观地展示，以分辨率为 １０８０ｐ的
Ｔｅｎｎｉｓ视频为例，分别计算 １９２０×１０８０个位置
的像素幅度变化率 Ｆ（ｘ，ｙ），去除没有发生变化的
像素，统计幅度变化率在 ２％以下、２％ ～３％、大
于 ３％三种变化程度的像素个数。实验结果如
图２所示，像素幅度变化率小于等于２％的像素占
到了９０％左右，像素幅度变化率２％ ～３％和大于
３％的像素分别占据的比例仅有 ５％。该实验表
明，修改 ＰＵ划分模式对视频内容的影响被分散
到空域图像的多个像素，而对单个像素值的影响

十分轻微。进一步观察图２发现，越远离Ｉ帧的Ｐ
帧中，像素被改变得更严重的个数越多，这是因为

解码时的参考帧是前一帧的缓存图像，隐写分析

算法修改 ＰＵ划分模式使解码器得到的图像质量
下降，而这种质量下降越往后越叠加。因此，对于

隐写分析算法来讲，选用每个“ＩＰＰＰ”结构中的第
３个像素幅度变化最大的 Ｐ帧作为深度学习网络
的输入数据。

图 ２　隐写视频像素域变化分析

Ｆｉｇ．２　Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｃｈａｎｇｅｉｎｐｉｘｅｌｄｏｍａｉｎｏｆａ

ｓｔｅｇａｎｏｇｒａｐｈｉｃｖｉｄｅｏ

２　隐写分析网络
本文提出的多尺度隐写分析网络（Ｍｕｌｔｉ

ＳｃａｌｅＳｔｅｇａｎａｌｙｓｉｓＮｅｔｗｏｒｋ，ＭＳＳＮ）结构如图 ３所
示。首先介绍输入层，本文在训练阶段以单通道

１２８×１２８大小的灰度图像作为网络的输入，因此

８２２２
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图 ３　多尺度隐写分析网络结构

Ｆｉｇ．３　Ｍｕｌｔｉｓｃａｌｅｓｔｅｇａｎａｌｙｓｉｓｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

按照此输入大小在图３中标注出了每一层特征图
的形状。网络的主体主要由 ３个部分构成（对应
图３中的 ３个红色虚线框），分别用来做残差计
算、特征提取和二分类。残差计算部分即为图 ３
中黄色底的残差卷积层，用于去除图像内容本身

对网络训练的干扰。特征提取部分由 ５个卷积
层、３个池化层、１个残差卷积层、１个多尺度残差
卷积模块及１个隐写分析残差块组成。二分类部
分由一个全连接层和 Ｓｏｆｔｍａｘ层组成。
２．１　残差卷积层

残差卷积层，也就是图３中黄色底的模块，该
模块由 ３０个 ５×５的卷积核构成，其权重的初始
值是根据 ＳＲＭ［１０］（ＳｐａｔｉａｌＲｉｃｈＭｏｄｅｌ）中的高通
滤波器内核来初始化的。ＳＲＭ在图像隐写分析
领域被广泛应用，由于本文是基于像素对视频进

行隐写分析，同样适用于本文。这３０个高通滤波
器使得设计的网络专注于隐写分析算法引入的噪

声，而不是图像本身的内容。因此，在训练初始阶

段就使网络处于良好的训练起点，在后续的训练

过程中，这些权重依然会被实时更新。

另外，激活函数为神经网络引入了非线性因

素，使其可以任意逼近各种非线性模型，选择合适

的激活函数对于任务的成功至关重要。ＲｅＬＵ是
最常见的激活函数，被广泛应用于各种计算机视

觉任务中，其公式为

ｆ（ｘ）＝
０ 　　ｘ＜０
ｘ 　　ｘ≥{ ０

（２）

由 ＲｅＬＵ函数的定义可知，其会把样本中的
负值置零，这样会导致信息丢失。隐秘信息的嵌

入过程可以看成在载体图像中添加了噪声，由

１．２节的分析可知，该噪声的能量非常小。因此，
本文在最开始的残差卷积层中不适合采用 ＲｅＬＵ
函数，而是采用激活函数 ＴａｎＨ，定义为

ｆ（ｘ）＝ｅ
ｘ－ｅ－ｘ

ｅｘ＋ｅ－ｘ
（３）

ＴａｎＨ函数图像如图４所示，其不会导致信息
丢失，能更好地捕捉隐写信息，更适合隐写分析

任务。

图 ４　ＴａｎＨ的函数图像

Ｆｉｇ．４　ＦｕｎｃｔｉｏｎｇｒａｐｈｏｆＴａｎＨ

２．２　多尺度残差卷积模块

针对 Ｌｉ等［１６］
提出的算法中隐写对象是

ＨＥＶＣ编码的视频，本文提出了一种不同于一般
残差卷积结构的带有多尺度变化的残差卷积模

块，即图３中的绿色底模块，其详细结构如图５所
示。由于 ＨＥＶＣ压缩过程中是基于不同大小的
图像块完成的，该模块的设计理念是希望在特征

提取阶段从不同尺度提取到隐写信息。

如图５所示，多尺度残差卷积模块由 ６个卷
积层组成。首先，２个 ３×３的卷积核 Ｃｏｎｖ１和
Ｃｏｎｖ２串联起来，可以达到感受野为 ５×５的效
果，与感受野为 ３×３的卷积核 Ｃｏｎｖ３并联，从 ２
个不同的尺度进行特征提取。然后，将这 ２层的
特征图拼接起来，再送到３×３的卷积核 Ｃｏｎｖ４和
１×１的卷积核 Ｃｏｎｖ５中。最后，通过卷积核
Ｃｏｎｖ６将学习到的特征进行融合核残差计算。该
模块的使用能有效提升隐写分析网络的特征提取

能力。

２．３　隐写分析残差块
卷积神经网络的深度一般对分类性能有很大

影响，通常认为网络越深，模型的表达能力也就越

强，分类效果就越好。然而，单纯的加深网络又很

可能造成梯度消失等问题，导致网络性能下降。

ＲｅｓＮｅｔ［１７］残差网络结构有效解决了这一问题。
因此，本文使用了如图６所示的隐写分析残差块。
该网络的输入 ｓ可以看作是载体图像 ｃ和秘密信

９２２２
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图 ５　多尺度残差卷积模块

Ｆｉｇ．５　Ｍｕｌｔｉｓｃａｌｅｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅ

图 ６　隐写分析残差块

Ｆｉｇ．６　Ｓｔｅｇａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｉｄｕａｌｂｌｏｃｋ

息 ｍ的加和，即 ｓ＝ｃ＋ｍ。理想情况下，载体图
像内容已经在前面的网络层中被去除，即 ｃ＝０。
然而实际情况 ｃ≠０，载体图像的内容不会被完全
滤除。隐写分析残差块的作用是进一步抑制载体

图像内容 ｃ，使其输出的 ｓ－Ｒ（ｓ）更接近于隐写信
息 ｍ。

３　实验结果与分析
３．１　实验设置

本文使用的视频集包含２２个分辨率为１９２０×
１０８０的４∶２∶０ＹＵＶ序列，视频内容涉及了不同种
类的场景。为了规范数据集，将每个原始视频切

分为若干个不重叠的子视频片段，每个子片段有

５０帧。最终将 ２２个原始视频切分成了 １１０个分
辨率为 １０８０ｐ的子视频。视频压缩时，使用
ＨＥＶＣ官方提供的编码器 ＨＭ１６．１５，ＧＯＰ设置为
“ＩＰＰＰ”，其他编码参数均采用默认设置值。压缩
后的１１０个 ＹＵＶ视频先被解码成 １９２０×１０８０
分辨率的 ＰＧＭ（ＰｏｒｔａｂｌｅＧｒａｙｍａｐＦｉｌｅＦｏｒｍａｔ，便
携式灰度图像格式）格式的灰度图像。那么，每

一帧视频序列中包含 １２０个完整的 １２８×１２８大
小的子图像块。根据 １．２节中的分析，每一个

“ＩＰＰＰ”结构中的第３个 Ｐ帧在像素域变化最大，
因此选用第３个 Ｐ帧为训练样本。其中，正样本
是根据在数据集制作过程中，为了尽量保证视频

内容的多样性，从每一个视频的第４帧开始，每隔
８帧取２０块，正好可以取完，这样可以保证每一
帧取到的块不会重叠。然后再从第 ８帧开始，沿
着反方向，每隔 ８帧取 ２０块，使得相邻帧取的图
像块内容差异最大。最后，１１０个视频共取得
２６４００张１２８×１２８的图像。实验中，２１１２０张图
像作为训练集，５２８０张图像作为测试集。

本文根据 Ｌｉ等［１６］
提出的基于 ＰＵ的 ＨＥＶＣ

视频信息隐藏算法生成隐写视频，隐写视频中 Ｐ
帧的每一个 ８×８和 １６×１６的 ＣＵ中分别嵌入
１．６ｂｉｔ和 ０．９３ｂｉｔ的二进制信息，作为隐写分析
网络的正样本，而默认的 ＨＥＶＣ压缩的不含隐秘
信息的视频作为负样本。

本文使用深度学习 Ｐｙｔｏｒｃｈ平台完成网络的
实现和训练。除了图 ３中的残差卷积层 Ｒｅｓ
Ｃｏｎｖ，其他卷积层的权重和偏置项均采用默认的
Ｋａｉｍｉｎｇ均匀分布进行初始化。网络优化器采用
ＡＤＡＤＥＬＴＡ［１８］，动量值设为 ０．９５，权重衰减设为
５×１０－４，ｄｅｌｔａ参数设为 １×１０－８，初始学习率为
０．１。数据集分批送入网络来优化参数，批量
ｂａｔｃｈ设置为 ３２，使用的代价函数为交叉熵损失
函数，ｅｐｏｃｈ设置为２００。
３．２　实验结果

图７所示的 ＢａｓｅＮｅｔ是一种基础的隐写分析
网络结构。首先以此为基础进行测试，检测率为

９９．１８％。根据纹理掩蔽效应，通常秘密信息会被
嵌入在图像的纹理细节等高频区域。因此，增加

了图８所示的卷积残差层，添加了 ３０个 ５×５的
高通滤波器，为了更好地从像素域提取图像的高

频信息。实验表明，图 ８所示的网络结构的隐写
分析检测率为 ９９．６５％。该结果表明，残差卷积
层可以更好地从视频像素域中提取出嵌入的信息。

提取出来的嵌入信息需要进一步经过特征提取，

０３２２
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图 ７　隐写分析基础网络

Ｆｉｇ．７　ＢａｓｅＮｅｔｆｏｒｓｔｅｇａｎａｌｙｓｉｓ

图 ８　添加残差卷积层的隐写分析网络

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｅｇａｎａｌｙｓｉｓｎｅｔｗｏｒｋｗｉｔｈｒｅｓｉｄｕａｌｃｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎｌａｙｅｒ

才能更准确地进行隐写分析判断。因此，设计了

与 ＨＥＶＣ结构更贴合的多尺度残差卷积模块，即
图 ３中所示的绿色模块。最终，对本文提出的整
个网络结构 ＭＳＳＮ进行测试，其检测率高达
９９．７５％。

最后，本文使用适用于隐写分析任务的残差

模块，来改善较深的网络带来的梯度消失问题。

实验表明，如果采用如图 ９所示的不使用隐写残
差块的网络结构，其检测率为 ９９．６０％，这比本文
设计的完整网络 ＭＳＳＮ下降了 ０．１５％。因此，隐
写分析残差块在较深的网络结构中是非常必

要的。

３．３　对比分析
本文设计了一种多尺度卷积神经网络，从视

频的像素域提取特征来检测 ＨＥＶＣ视频中是否
有秘密信息嵌入。同时，针对最新的基于 ＰＵ划
分模式的隐写分析算法

［１６］
测试了本文提出的隐

写分析算法的性能。在针对 ＰＵ模式这一类型的

图 ９　不使用隐写分析残差块的网络结构

Ｆｉｇ．９　Ｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅｗｉｔｈｏｕｔｓｔｅｇａｎａｌｙｓｉｓｒｅｓｉｄｕａｌｂｌｏｃｋ

传统隐写分析算法中，Ｈｕａｎｇ等［７］
于 ２０２０年提出

了 ＣＧＰＤ特征来进行隐写分析。在基于深度学习
的视频隐写算法中，Ｌｉｕ和 Ｌｉ［１３］提出了 ＮＲＣＮＮ
基于像素域对视频进行隐写检测，而黄雄波等

［１４］

基于视频的运动向量信息构造检测特征，并不是

一种通用型的检测算法。因此，本文在对比深度

学习领域的检测算法时，仅与 ＮＲＣＮＮ对比。在
与 ＮＲＣＮＮ对比时，使用同样的数据集进行训练，
保证了对比实验的变量唯一性，训练时使用的学

习率为０．１，因为 ＮＲＣＮＮ网络结构在该学习率下
表现最佳，其他训练参数均保持一致。本文提出

的 ＭＳＳＮ与 ＣＧＰＤ和 ＮＲＣＮＮ这 ２种算法检测能
力的对比结果如表 ２所示。检测率越高，表明该
隐写分析算法对隐写视频的检测能力越强。由

表２可知，ＮＲＣＮＮ和 ＭＳＳＮ这 ２种基于深度学习
技术的隐写分析算法的检测率超过了 ９９％，明显
高于传统的基于 ＣＧＰＤ特征的算法，说明卷积神
经网络更能有效提取视频的隐写特征。另外，本

文提出的 ＭＳＳＮ的检测率超过了 ＮＲＣＮＮ，表明本
文提出的多尺度卷积神经网络能更好地基于像素

域捕捉隐写视频的特征，具有更强的隐写分析

能力。

表 ２　实验结果对比

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

算法　　 检测率／％

ＣＧＰＤ传统特征 ９１．３６

ＮＲＣＮＮ ９９．０３

ＭＳＳＮ ９９．７５

４　结　论

本文提出了一种通用的基于多尺度残差卷积

１３２２
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网络的 ＨＥＶＣ视频隐写分析算法，用于检测
ＨＥＶＣ视频中是否有隐秘信息嵌入。主要贡献有

１）设计了适合检测 ＨＥＶＣ隐写视频的网络
结构，使用以３０个高通滤波器初始化的残差卷积
层提取隐秘信息，在特征提取阶段使用多尺度残

差卷积模块提取隐写信息的特征，并用隐写分析

残差块保证较深的网络结构的有效性。

２）该算法是一种通用性的视频隐写分析算
法，从像素域提取检测特征，并且针对最新的基于

ＰＵ模式的 ＨＥＶＣ隐写分析算法进行检测。该隐
写分析算法对视频的像素域影响很小，但本文提

出的 ＭＳＳＮ对其检测率依然高达９９．７５％。
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绳系拖曳飞行器高抗扰轨迹跟踪控制

苏子康１，，李春涛１，余跃２，徐忠楠１，王宏伦３

（１．南京航空航天大学 自动化学院，南京 ２１００１６；　２．北京航天自动控制研究所，北京 １００８５４；

３．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：针对受未知风扰动作用下的绳系拖曳飞行器轨迹精确控制问题，设计了一
种基于最小学习参数神经网络估计器的拖曳飞行器轨迹动态面控制方法。首先，结合绳系拖

曳系统多刚体动力学模型，构建拖曳飞行器六自由度非线性模型，并完成其仿射非线性化处

理。其次，考虑到拖曳飞行器可能受到前方飞机尾涡、紊流和阵风等未知气流及不可测量瞬变

缆绳拉力等扰动的综合影响，构建了基于最小学习参数神经网络的拖曳飞行器状态／扰动在线
估计器，以准确重构系统不可测量集总扰动。然后，基于所提状态／扰动在线估计器，设计了一
种基于最小学习参数神经网络状态／扰动在线估计器的拖曳飞行器轨迹动态面控制方法，并分
析了系统稳定性。最后，仿真表明，所提方法能够在多重气流扰动下实现拖曳飞行器位置稳定

和机动轨迹跟踪。

关　键　词：拖曳飞行器；绳系拖曳系统；飞行控制；轨迹控制；最小学习参数神经网
络；干扰估计；动态面控制

中图分类号：Ｖ２４９
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２３４１５

　　绳系拖曳飞行器是被拖曳飞机通过绳系拖曳
飞行的一种特殊应用飞行器

［１２］
，如机载拖曳天

线
［３４］
、绳系拖曳靶标

［５７］
、拖曳诱饵系统

［８１０］
、拖

曳空中发射系统
［１１１２］

、空中加油浮标
［１３１４］

、无人

机空基回收对接浮标
［１５１６］

等。在这些应用中，通

常需要对柔性绳系拖曳飞行器的轨迹和姿态进行

控制
［５］
。例如，在空基回收中，受拖曳靶标需要

在多重气流下实现位置稳定，以为空中对接提供

稳定的目标
［１６１７］

；而在绳系拖曳靶标中，靶标需

要实现受拖曳机动轨迹跟踪飞行，以便提高导弹

等武器系统作战效能试验的可信度
［６，８］
。

目前，通常有 ２种策略实现对拖曳飞行器运
动轨迹的控制。一种为间接的被动控制方法，即

通过拖曳母机的航路规划和控制，以间接实现对

无操纵面拖曳飞行器的被动控制
［１８２０］

，由于需要

复杂的缆绳模型计算和母机规划控制，该方法很

难实现拖曳飞行器的高精度控制。另一种方法则

直接用拖曳飞行器上配备的多个气动操纵面，实

现对拖曳飞行器运动的主动控制
［５］
，该方法已被

应用于空中加油拖曳浮标稳定
［２１２２］

和绳系拖曳

靶标控制
［３，５６］

等领域，其能实现更高精度和效率

的轨迹控制，也避免了间接方法中的规划与控制

设计。因此，这种主动操纵面直接控制为拖曳飞

行器轨迹控制提供了一种更高效的解决方案。

然而，当前针对拖曳飞行器的抗干扰精确轨

迹跟踪控制的研究却相对较少。国外学者 Ｒｏ
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等
［２２２３］

提出基于线性化的加油软管锥套模型，设
计了轨迹控制器，但并未考虑未知气流和不可测

缆绳拉力的干扰作用，其控制精度和抗干扰能力

有待进一步验证。Ｓｕｎ等［２４］
将拖曳飞行器视为

质点，提出了一种仅以浮标阻力系数为唯一控制

变量的位置稳定控制器，但并未考虑拖曳飞行器

的六自由度（６ＤＯＦ）模型。Ｂｏｕｒｍｉｓｔｒｏｖ等［５］
提出

了基于非线性动态逆的拖曳靶标轨迹控制方法，

但该方法同样未考虑气流扰动的影响，且缺少专

门的抗干扰机制。国内学者方晓星等
［６］
针对低

空掠海拖曳飞行器，采用自抗扰技术设计了高度

控制器，却未充分考虑拖曳飞行器 ６ＤＯＦ模型。
当前，针对拖曳飞行器 ６ＤＯＦ模型的高抗扰轨迹
精确跟踪控制技术仍是一个有待深入研究的开放

性问题。

拖曳飞行器轨迹控制器设计时需同时兼顾以

下问题：①建立考虑气流扰动影响的拖曳飞行器
６ＤＯＦ运动模型；②考虑未知扰流（母机尾涡、紊
流和阵风等）和不可测量瞬态缆绳拉力等多重干

扰对拖曳飞行器运动的影响；③兼顾整个缆绳拖
曳飞行器系统的稳定；④轨迹控制需具有专门的
抗干扰机制。

本文针对多重扰动下拖曳飞行器高抗扰机动

轨迹跟踪控制问题进行了研究。首先，结合绳系

拖曳系统多刚体动力学模型
［１４，２３］

，构建拖曳飞行

器６ＤＯＦ非线性模型；然后，针对未知气流和不
可测量瞬变缆绳拉力等扰动的综合影响，构建了

基于最小学习参数神经网络（ＭｉｎｉｍａｌＬｅａｒｎｉｎｇ
ＰａｒａｍｅｔｅｒＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＭＬＰＮＮ）的拖曳飞行器
状态／扰动在线估计器，该估计器依据飞行状态对
系统不可测量集总扰动进行准确重构，无需离线

训练，重构后的总扰动将在控制器设计中予以前

馈补偿，在此基础上，结合反步动态面控制（Ｄｙ
ｎａｍｉｃＳｕｒｆａｃｅＣｏｎｔｒｏｌ，ＤＳＣ）技术，设计了一种基
于最小学习参数神经网络状态／扰动在线估计器
的拖曳飞行器轨迹动态面控制方法，并分析了闭

环系统的稳定性；最后，通过拖曳飞行器位置稳定

和机动轨迹跟踪飞行仿真，验证 ＭＬＰＮＮＤＳＣ方
法下的控制精度和抗风扰性能。

１　问题建模

１．１　绳系拖曳飞行器模型
为了完整描述拖曳飞行器系统受拖曳运动特

性，拟 借 鉴 软 式 空 中 加 油 拖 曳 软 管 建 模 方

法
［１４，２３２４］

，采用长度可变的多段等长连杆节点模
型构建拖曳缆绳飞行器组合体多体动力学模型，
同时考虑缆绳牵连拉力、重力、母机尾涡、大气紊

流、阵风等因素的影响。

图１为受拖曳飞行器系统示意图。假设母机
定 高 定 速 飞 行；ＯｇＸｇＹｇＺｇ 为 惯 性 坐 标 系；
ＯＤＸＤＹＤＺＤ为拖曳坐标系（也即建模参考坐标系），
其坐标轴指向与母机航迹坐标系 ＯＨＸＨＹＨＺＨ 平
行；ＯＢＸＢＹＢＺＢ为拖曳飞行器机体坐标系。

假设拖曳缆绳浮标组合体由 Ｎ段等长连杆
节点单元构成，连杆间由各自两端可视为质点的

无摩擦球轴节点连接，每段质量及载荷均集中于

节点处；第１个节点为缆绳起始牵引点，配备操纵
面的拖曳飞行器为其第 Ｎ个节点。由软式空中
加油拖曳软管建模方法

［１４，２３２４］
可知，拖曳系统的

运动状态（位置、偏转姿态和拉力等）可以由各连

杆相对拖曳坐标系 ＯＤＸＤＹＤＺＤ的偏转角度 ξｉ和
ζｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ）进行描述。因此，通过缆绳拖曳

图 １　拖曳飞行器建模示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｏｗｅｄｖｅｈｉｃｌｅｍｏｄｅｌｉｎｇ

５３２２

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　

飞行器多刚体动力学建模，不仅可以对拖曳系统

运动状态进行准确描述，还可以解算得到柔性缆

绳对拖曳飞行器在其机体坐标系下的拉力 ＴＮ＝

［ＴＮｘ，ＴＮｙ，ＴＮｚ］
Ｔ
，从而为无动力拖曳飞行器 ６ＤＯＦ

非线性建模奠定基础。需要强调的是，缆绳 ＴＮ＝

［ＴＮｘ，ＴＮｙ，ＴＮｚ］
Ｔ
通常为不可测量变量，后续设计

中将其视为拖曳飞行器各子系统集总扰动的一部

分予以重构和补偿。

结合固定翼飞机建模方法
［２５２８］

，构建兼顾气

流扰动作用的拖曳飞行器 ６ＤＯＦ非线性运动模
型如下

［５］
：

ｘ＝Ｖｃｏｓγｃｏｓχ
ｙ＝Ｖｃｏｓγｓｉｎχ
ｚ＝Ｖｓｉｎ

{
γ

（１）

Ｖ
　·
＝（－Ｄ＋ＴＮｙｃｏｓαｓｉｎβ＋ＴＮｘｃｏｓβｃｏｓα＋

　　ＴＮｚｃｏｓβｓｉｎα）／Ｍ－ｇｓｉｎγ
χ＝（Ｙ＋ＴＮｙｃｏｓβ－ＴＮｘｓｉｎβｃｏｓα－

　　ＴＮｚｓｉｎβｓｉｎα）／（ＭＶｃｏｓγ）
γ＝（Ｌ－ＴＮｙｓｉｎβｓｉｎα＋ＴＮｘｓｉｎα－

　　ＴＮｚｃｏｓα）／（ＭＶ）－ｇｃｏｓγ















／Ｖ

（２）
α＝－ｐｃｏｓαｓｉｎβ／ｃｏｓβ＋ｑ－
　　ｓｉｎαｓｉｎβ／（ｒｃｏｓβ）－γ／ｃｏｓβ

β
·

＝ｐｓｉｎα－ｒｃｏｓα＋χｃｏｓγ


·










＝ｒ

（３）

ｐ＝ １
ＩｘＩｚ－Ｉ

２
ｘｚ

［Ｉｚ! ＋Ｉｘｚ" ＋（ＩｙＩｚ－Ｉ
２
ｚ －Ｉ

２
ｘｚ）ｒｑ＋

　　（ＩｘＩｘｚ－ＩｙＩｘｚ－ＩｚＩｘｚ）ｐｑ］

ｑ＝１
Ｉｙ
［（Ｉｚ－Ｉｘ）ｐｒ－Ｉｘｚｐ

２＋Ｉｘｚｒ
２＋

#

］

ｒ＝ １
ＩｘＩｚ－Ｉ

２
ｘｚ

［Ｉｘｚ! ＋Ｉｘ" ＋（Ｉ
２
ｘ －ＩｘＩｙ＋Ｉ

２
ｘｚ）ｐｑ－

　　（ＩｘＩｘｚ－ＩｙＩｘｚ－ＩｚＩｘｚ）ｒｑ

















］

（４）
式中：ｇ为重力加速度；Ｍ＝ｍＮ ＋ｍＶ，ｍＮ 为第 Ｎ
节点质量，ｍＶ为拖曳飞行器质量；ｘ、ｙ、ｚ为位置分
量；Ｖ、χ、γ分别为空速、航迹偏航角、航迹倾角；
Ｉｘ、Ｉｙ、Ｉｚ、Ｉｘｚ为拖曳飞行器各轴转动惯量；α、β、
分别为迎角、侧滑角、滚转角；ｐ、ｑ、ｒ为三轴角速
度；Ｄ、Ｙ、Ｌ分别为阻力、侧力、升力；

!

、
#

、
"

为三

轴力矩。











Ｌ
Ｄ
Ｙ

＝ＱＳ

ｃαＬα＋ｃ
δｅ
Ｌδｅ

ｃＤ，０＋ｃ
α
Ｄα

ｃβＹβ＋ｃ
δｒ
Ｙδ










ｒ

＝ＱＳ

ｃ０Ｌ ＋ｃ
α
Ｌα

ｃ０Ｄ ＋ｃ
α
Ｄα

ｃ０Ｙ ＋ｃ
β
Ｙ









β

＝ＱＳ
ｃＬ
ｃＤ
ｃ










Ｙ

（５）











!

#

"

＝ＱＳ

ｂ（ｃδａ
!

δａ＋ｃ
ｐ
!

ｐ／（２Ｖ））

珋ｃ（ｃα
#

α＋ｃδｅ
#

δｅ＋ｃ
ｑ
#

ｑ／（２Ｖ））

ｂ（ｃβ
"

β＋ｃδｒ
"

δｒ＋ｃ
ｒ
"

ｒ／（２Ｖ











））

＝

　　ＱＳ

ｂ（ｃ０
!

＋ｃδａ
!

δａ）

珋ｃ（ｃ０
#

＋ｃδｅ
#

δｅ）

ｂ（ｃ０
"

＋ｃδｒ
"

δｒ









）

＝ＱＳ
ｂｃ

!

珋ｃｃ
#

ｂｃ











"

（６）

式中：Ｑ为动压；Ｓ为气动截面积；ｂ为拖曳飞行器
翼展；珋ｃ为平均气动弦长；ｃＬ、ｃＤ、ｃＹ分别为升力系
数、阻力系数、侧力系数；ｃ

!

、ｃ
#

、ｃ
"

分别为滚转力

矩系数、俯仰力矩系数、偏航力矩系数；δａ、δｅ、δｒ
分别为副翼、升降舵、方向舵舵偏。

为便于非线性控制设计，需将式（１）～式（４）
转换成仿射非线性形式

［５，２７２８］
。为简便起见，定

义如下：

Ｘ１ ＝
１
Ｖ [
０

ｙ]ｚ
Ｘ２





＝
γ


χ

Ｘ３





＝
α
β






Ｘ４





＝
ｐ
ｑ




ｒ

Ｕａｃｔ





＝

δａ
δｅ
δ




ｒ

Ｑ＝１
２ρ
Ｖ





























 ２

（７）

式中：Ｖ０为母机期望拖曳飞行速度；ρ为大气密
度。则可得仿射非线性模型

［２７２８］
为

Ｘ
·

１ ＝Ｆ１（Ｘ２，Ｖ）＋Ｂ１（Ｖ）Ｘ２

Ｘ
·

２ ＝Ｆ２（Ｘ２，Ｘ３，Ｖ）＋Ｂ２（Ｘ２，Ｖ，Ｑ [） Ｘ３（１）Ｘ３（２ ]）
Ｘ
·

３ ＝Ｆ３（Ｘ
·

２，Ｘ３，Ｘ４）＋Ｂ３（Ｘ３）Ｘ４

Ｘ
·

４ ＝Ｆ４（Ｘ４）＋Ｂ４（Ｘ２，Ｑ）Ｕ















ａｃｔ

（８）
式中：Ｆｉ（ｉ＝１，２，３，４）为各子系统集总扰动，后续
将对其进行重构和补偿；Ｂｉ（ｉ＝１，２，３，４）为子系
统输入矩阵。

Ｆ１ ＝
１
Ｖ [
０

Ｖ（ｃｏｓγｓｉｎχ－χ）
－Ｖ（ｓｉｎγ－γ ]）

（９）

Ｂ１ ＝
１
Ｖ [
０

Ｖ ０
０ ]－Ｖ

（１０）

６３２２
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　第 １１期 苏子康，等：绳系拖曳飞行器高抗扰轨迹跟踪控制

Ｆ２ [＝
Ｆχ
Ｆ ]
γ

＝

１
ＭＶｃγ

（ＱＳｃ０Ｙ ＋ＴＮｙｃｏｓβ－ＴＮｘｓｉｎβｃｏｓα－ＴＮｚｓｉｎβｓｉｎα）

１
－ＭＶ

（－ＱＳｃ０Ｌ －ＴＮｙｓｉｎβｓｉｎα＋ＴＮｘｓｉｎα－ＴＮｚｃｏｓα＋Ｍｇｃｏｓγ











）

（１１）

Ｂ２ ＝
ＱＳ
ＭＶ

０ ｃβＹ／ｃｏｓγ

ｃαＬ
[ ]０

（１２）

Ｆ３ ＝
Ｆα
Ｆβ
Ｆ












＝
－γ／ｃｏｓβ
χｃｏｓγ









０

（１３）

Ｂ３＝
－ｃｏｓαｓｉｎβ／ｃｏｓβ １ －ｓｉｎαｓｉｎβ／ｃｏｓβ

ｓｉｎα ０ －ｃｏｓα








１ ０ ０
（１４）

Ｆ４ ＝
Ｆｐ
Ｆｑ
Ｆ










ｒ

＝

１
ＩｘＩｚ－Ｉ

２
ｘｚ

［ＩｚＱＳｂｃ
０
!

＋ＩｘｚＱＳｂｃ
０
"

＋（ＩｙＩｚ－Ｉ
２
ｚ －Ｉ

２
ｘｚ）ｒｑ＋（ＩｘＩｘｚ－ＩｙＩｘｚ－ＩｚＩｘｚ）ｐｑ］

１
Ｉｙ
［（Ｉｚ－Ｉｘ）ｐｒ－Ｉｘｚｐ

２＋Ｉｘｚｒ
２＋ＱＳ珋ｃｃ０

#

］

１
ＩｘＩｚ－Ｉ

２
ｘｚ

［ＩｘｚＱＳｂｃ
０
!

＋ＩｘＱＳｂｃ
０
"

＋（Ｉ２ｘ －ＩｘＩｙ＋Ｉ
２
ｘｚ）ｐｑ－（ＩｘＩｘｚ－ＩｙＩｘｚ－ＩｚＩｘｚ）ｒｑ


















］

（１５）

Ｂ４ ＝ＱＳ

ｂ
Ｉｚｃ

δａ
!

＋Ｉｘｚｃ
δａ
"

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｘｚ

０ ｂ
Ｉｚｃ

δｒ
!

＋Ｉｘｚｃ
δｒ
"

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｘｚ

０ 珋ｃ
ｃδｅ
#

Ｉｙ
０

ｂ
Ｉｘｚｃ

δａ
!

＋Ｉｘｃ
δａ
"

ＩｘＩｚ－Ｉ
２
ｘｚ

０ ｂ
Ｉｘｚｃ

δｒ
!

＋Ｉｘｃ
δｒ
"

ＩｘＩｚ－Ｉ
２





















ｘｚ

（１６）
１．２　神经网络估计器

径向基函数神经网络（ＲａｄｉａｌＢａｓｉｓＦｕｎｃｔｉｏｎ
ＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＲＢＦＮＮ）因其出色的全局逼近能
力
［２９３１］

，已在非线性系统状态／干扰逼近领域有
了不少应用。为了进一步减少 ＲＢＦＮＮ的节点数
和待调整参数，最小学习参数（ＭｉｎｉｍａｌＬｅａｒｎｉｎｇ
Ｐａｒａｍｅｔｅｒ，ＭＬＰ）ＲＢＦＮＮ被提出［３１］

。ＲＢＦＮＮ的
核心可以由引理１进行概括。

引理１［３０３２］　对于初值为零的给定连续有界
函数 ｆ（Ｘ）（ｆ（０）＝０），利用连续函数分离技术和
ＲＢＦＮＮ逼近技术，则由 ＲＢＦＮＮ输入 Ｘ ＝［ｘ１，
ｘ２，…，ｘｎ］

Ｔ∈Ｒｎ与输出ｙ＝ＷＴｈ（Ｘ）∈Ｒｎ之间
的映射关系，可得

ｆ（Ｘ）＝ＷＴｈ（Ｘ）＋ （１７）
式中：＞０为估计误差，其上界为 Ｍ；Ｗ ＝［ｗ１，
ｗ２，…，ｗ


ｓ］∈Ｒ

ｓ
为权重向量；ｈ（Ｘ）＝［ｈ１（Ｘ），

ｈ２（Ｘ），…，ｈｓｎ（Ｘ）］
Ｔ∈ Ｒｓｎ，ｎ为输入向量维数，ｓ

为权重向量维数，ｓｎ为节点数。

ｈｊ（Ｘ）＝ (ｅｘｐ － Ｘ－ｃ
２ｂ２ )

ｊ

　　ｊ＝１，２，…，ｓｎ

（１８）

式中：ｃ＝［ｃ１，ｃ２，…，ｃｎ］
Ｔ∈Ｒｎ为中心向量；ｂｊ为

基函数的宽度。

由式（１７）可知，可以采用 ＲＢＦＮＮ的输出来
逼近未知连续有界函数 ｆ（Ｘ），估计误差为 ＞０。
需要注意的是，标称权重向量 Ｗ通常是未知的，

因此，ｗ１，ｗ

２，…，ｗ


ｓｎ
需要适时自适应更新。为了

减少计算量，定义 φ＝ Ｗ ２
用以替代标称权重

向量 Ｗ，从而可以大幅减少 ＲＢＦＮＮ的计算量。
该思路也即是基于 ＭＬＰ的 ＲＢＦＮＮ。

对于基函数（１８），指数函数 ｅｘｐ（·）是严格
单调递增的，且 － Ｘ－ｃ／（２ｂ２ｊ）≤０，故可得 ０＜
ｈｊ（Ｘ）≤ｈｊ（０）＝１。因此，存在正常数 珔ｈ，使得
ｈｊ（Ｘ）≤珔ｈ。

２　基于 ＭＬＰＮＮ估计器的拖曳飞行
器轨迹动态面跟踪控制

　　鉴于拖曳飞行器是无动力的，根据反步控制
分层设计思路

［２７２８，３３３４］
，其轨迹跟踪控制可以分

为轨迹回路、航迹回路、姿态回路和角速度回路

４个串级子系统，如图 ２所示。为了消除传统反
步控制中因连续求解虚拟控制量微分而产生的

“微分爆炸”问题
［３５］
，本节拟采用动态面控制技

术
［３５３６］

，来完成拖曳飞行器轨迹非线性跟踪控制

器设计。因此，通过结合 ＭＬＰＮＮ估计和动态面
控制技术，设计如图 ２所示的拖曳飞行器高抗扰
轨迹跟踪控制方法。鉴于气流扰动和缆绳拉力的

影响不可测，采用 ＭＬＰＮＮ状态／扰动在线估计器

７３２２
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图 ２　拖曳飞行器轨迹跟踪控制框图

Ｆｉｇ．２　Ｂｌｏｃｋｄｉａｇｒａｍｏｆｔｏｗｅｄｖｅｈｉｃｌｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌ

重构各回路集总扰动，并予以前馈补偿。各回路

虚拟控制量的微分信号采用动态面控制器获取。

２．１　拖曳飞行器轨迹跟踪控制器设计
根据反步控制设计思路，拖曳飞行器轨迹跟

踪控制器的设计可通过如下步骤实现。

步骤１　定义轨迹跟踪误差 ｅ１ ＝Ｘ１ －Ｘ１ｃ，

Ｘ１ｃ ＝［ｙｃ，ｚｃ］
Ｔ／Ｖ０为拖曳飞行器期望的轨迹指令

（ｙｃ和 ｚｃ分别为拖曳飞行器横侧向和垂向轨迹指
令）。则 ｅ１关于时间的微分为

ｅ１ ＝Ｘ
·

１－Ｘ
·

１ｃ ＝Ｆ１＋Ｂ１Ｘ２－Ｘ
·

１ｃ （１９）
为实现轨迹跟踪误差镇定，设计轨迹回路虚

拟控制量为

珚Ｘ２ ＝Ｂ
－１
１ （Ｆ１－Ｋ１ｅ１＋Ｘ

·

１ｃ） （２０）
式中：Ｋ１ ＝ｄｉａｇ（ｋｙ，ｋｚ）为轨迹回路控制增益，ｋｙ
和 ｋｚ分别为横侧向和垂向轨迹通道控制增益，共
同组成轨迹回路控制增益。

为避免传统反步控制中的“微分爆炸”问题，

构建航迹角指令动态面控制器（２１），以便求取指
令 Ｘ２ｃ及其微分Ｘ

·

２ｃ，即使虚拟控制量 Ｘ２通过时间
常数 τ２ ＞０的一阶滤波器（２１），从而获得 Ｘ２ｃ

及Ｘ
·

２ｃ。　

τ２Ｘ
·

２ｃ＋Ｘ２ｃ ＝珚Ｘ２－τ２Ｂ
Ｔ
１ｅ１

Ｘ２ｃ（０）＝珚Ｘ２（０
{

）
（２１）

定义航迹角指令 ＤＳＣ滤波误差 ε２ ＝Ｘ２ｃ－
珚Ｘ２，结合控制律（２０），可得 ε２的微分为

ε２ ＝－
１
τ２
ε２－珚Ｘ

·

２－Ｂ
Ｔ
１ｅ１ ＝

　　 －１
τ２
ε２－Ｂ

Ｔ
１ｅ１＋Ｍ２（Ｂ１，ｅ１，Ｘ

·

１ｃ，Ｆ１） （２２）

式中：Ｍ２ ＝－ｄ（Ｂ
－１
１ （－Ｆ１－Ｋ１ｅ１＋Ｘ

·

１ｃ））／ｄｔ。

注１　根据 Ｓｗａｒｏｏｐ等［３４］
的研究结论，对于

式（２２）所描述的滤波误差动态 ε２，存在一个正常
数 Ｍ２，ｍａｘ ＞０，使 Ｍ２ ≤ Ｍ２，ｍａｘ成立。

步骤２　定义航迹角跟踪误差 ｅ２＝Ｘ２－Ｘ２ｃ，
Ｘ２ｃ为航迹角回路指令信号，其由式（２１）获取。进
一步地，可得航迹角跟踪误差 ｅ２的微分为

ｅ２ ＝Ｘ
·

２－Ｘ
·

２ｃ ＝Ｆ２＋Ｂ２Ｘ

３ －Ｘ

·

２ｃ （２３）

式中：Ｘ３ ＝［Ｘ３（１），Ｘ３（２）］
Ｔ
。

依据反步控制思路，可设计航迹回路控制

律为

Ｘ３ ＝Ｂ
－１
２ （－Ｆ

⌒
２－Ｋ２ｅ２＋Ｘ

·

２ｃ－Ｂ
Ｔ
１ｅ１） （２４）

式中：Ｋ２ ＝ｄｉａｇ（ｋχ，ｋγ）为航迹回路控制增益，ｋχ
和 ｋγ分别为 χ和 γ通道控制增益，共同组成航迹

回路控制增益；Ｆ⌒２为轨迹回路 ＭＬＰＮＮ获取的
Ｆ２估计值。

据ＲＢＦＮＮ逼近原理［２９３１］
，Ｆ２可由如下 ＭＬＰＮＮ

估计：

Ｆ２ ＝
１
２
Ｗ
２ ｈ２（Ｘ２）

２＋ ２ （２５）

式中：Ｗ
２ ＝［Ｗ


χ，Ｗ


γ］

Ｔ
为权重向量，Ｗχ 和 Ｗ


γ

为理想权重；ｈ２（Ｘ２）＝［ｈ２χ（Ｘ２），ｈ２γ（Ｘ２）］
Ｔ
为

高斯基函数；Ｘ２为估计器的输入；逼近误差满足
２ ≤ 

２，
２ ＞０为正常数。

为避免传统权重系数自适应更新律可能导致

的 ＭＬＰＮＮ在学习时出现瞬态高频振荡的问题，构
建航迹回路 ＭＬＰＮＮ状态／扰动在线估计器［３２］

为

Ｘ⌒
·

２ ＝
１
２
Ｗ２ ｈ２（Ｘ２）

２＋Ｂ２Ｘ

３ －η２Ｘ

～
２

Ｆ⌒２ ＝
１
２
Ｗ２ ｈ２（Ｘ２）

{ ２

（２６）

８３２２
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式中：Ｗ２为航迹回路 ＭＬＰＮＮ权重向量；η２ ＝

［η２χ，η２γ］
Ｔ
，η２χ＞０，η２γ＞０为待设计的估计器增益；

Ｘ
～
２＝Ｘ
⌒
２－Ｘ２为状态估计误差，Ｘ

⌒
２为Ｘ２的估计值。

同时，设计新型权重向量自适应更新律为

Ｗ
·

２ ＝－Γ２（ｈ２（Ｘ２）
２Ｘ
～
２＋σ２Ｗ２） （２７）

式中：Γ２＝ｄｉａｇ（Γ２χ，Γ２γ）为自适应增益矩阵，Γ２χ和
Γ２γ分别为 χ和 γ通道自适应参数，共同构成航迹
回路自适应增益矩阵；σ２ ＝ｄｉａｇ（σ２χ，σ２γ）为待调
参数，σ２χ和 σ２γ分别为 χ和 γ通道待调参数。

注２　上述 ＭＬＰＮＮ估计器依据飞行状态对
系统不可测量集总扰动进行准确重构，无需离线

训练。并且通过上述状态／扰动在线估计器的构
建，权重量的估计（见式（２６））将依赖于状态估计

误差 Ｘ
～
１，避免了传统权重更新律依赖于控制跟

踪误差 ｅ１的问题
［２９３１］

，实现了状态／扰动在线估
计器和控制器参数的分离设计原则。

注３　通过上述状态／扰动在线估计器的构
建，状态估计误差的初值可人工设置为零，避免了

传统神经网络在跟踪误差出现跳变时可能产生的

瞬态高频振荡问题；此外采用 ＭＬＰ技术，用权重
向量的模 φ＝ Ｗ ２

替代权重向量元素，减小了

神经网络的计算负担。

此外，为避免反步控制中的“微分爆炸”问

题，使虚拟控制量 珚Ｘ３ 通过时间常数 τ３＞０的一
阶滤波器（２８），由姿态角指令动态面控制器来求
取姿态角（下一回路）指令 Ｘ３ｃ及其微分 Ｘ

·
３ｃ。

τ３Ｘ
·
３ｃ＋Ｘ


３ｃ ＝珚Ｘ


３ －τ３Ｂ

Ｔ
２ｅ２

Ｘ３ｃ（０）＝珚Ｘ

３ｃ（０

{
）

（２８）

定义气流角（迎角和侧滑角）指令 ＤＳＣ滤波
误差 ε３＝Ｘ


３ｃ－珚Ｘ


３，结合控制律（２４），可得 ε３的

微分为

ε３ ＝－
１
τ３
ε３－珚Ｘ

·

３ －Ｂ

Ｔ
２ｅ２ ＝

　　 －１
τ３
ε３－Ｂ

Ｔ
２ｅ２＋Ｍ３（Ｂ１，Ｂ２，ｅ１，ｅ２，Ｘ

·

２ｃ，Ｆ
⌒
２）

（２９）

式中：Ｍ３＝－ｄ（Ｂ
－１
２（－Ｆ

⌒
２－Ｋ２ｅ２＋Ｘ

·

２ｃ－Ｂ
Ｔ
１ｅ１））／ｄｔ。

由步骤１中注 １分析可知，存在一个正常数
Ｍ３，ｍａｘ ＞０，使得 Ｍ３ ≤ Ｍ３，ｍａｘ成立。

步骤３　定义姿态回路跟踪误差 ｅ３ ＝Ｘ３ －

Ｘ３ｃ＝Ｘ３－［Ｘ

３ｃ（１），Ｘ


３ｃ（２），０］

Ｔ
，Ｘ３ｃ为姿态回路

指令信号，其由式（２８）获取。而误差 ｅ３的微分为

ｅ３ ＝Ｘ
·

３－Ｘ
·

３ｃ ＝Ｆ３＋Ｂ３Ｘ４－Ｘ
·

３ｃ （３０）
设计如下姿态回路控制律：

Ｘ４ ＝Ｂ
－１
３ （Ｆ
⌒
３－Ｋ３ｅ３＋Ｘ

·

３ｃ－Ｂ
Ｔ
２ｅ２） （３１）

式中：Ｋ３＝ｄｉａｇ（ｋα，ｋβ，ｋ）为控制增益，ｋα、ｋβ、ｋ
分别为迎角、侧滑角、滚转角通道控制增益，共同

组成气流角回路控制增益；Ｘ
·

３ｃ可由式（２８）获取；

Ｆ⌒３为姿态回路 ＭＬＰＮＮ获取的 Ｆ３估计值。
与前两步类似，Ｆ３可由如下 ＭＬＰＮＮ估计：

Ｆ３ ＝
１
２
Ｗ
３ ｈ３（Ｘ３）

２＋ ３ （３２）

式中：Ｗ
３ ＝［Ｗ


α，Ｗ


β，Ｗ


］

Ｔ
为期望权重向量，

Ｗα、Ｗ

β、Ｗ


 分别为迎角、侧滑角、滚转角通道权

重值；ｈ３（Ｘ３）＝［ｈ３α（Ｘ３），ｈ３β（Ｘ３），ｈ３（Ｘ３）］
Ｔ
为

高斯基函数，ｈ３α（Ｘ３）、ｈ３β（Ｘ３）、ｈ３（Ｘ３）分别为迎
角、侧滑角、滚转角三通道高斯计函数；逼近误差

３满足 ３ ≤ 
３，

３ ＞０为常数。
通过构建如下 ＭＬＰＮＮ状态／扰动在线估计

器，来逼近重构干扰 Ｆ３。

Ｘ⌒
·

３ ＝
１
２
Ｗ３ ｈ３（Ｘ３）

２＋Ｂ３Ｘ４－η３Ｘ
～
３

Ｆ⌒３ ＝
１
２
Ｗ３ ｈ３（Ｘ３）

{ ２

（３３）

式中：η３ ＝［η３α，η３β，η３］
Ｔ
为待设计的估计器增

益，η３α、η３β、η３分别为气流角回路 ＭＬＰＮＮ估计器

中迎角、侧滑角、滚转角通道的估计增益；Ｘ
～
３＝

Ｘ⌒３－Ｘ３为状态估计误差，Ｘ
⌒
３为 Ｘ３的估计值。

设计权重向量自适应更新律为

Ｗ
·

３ ＝－Γ３（ｈ３（Ｘ３）
２Ｘ
～
３＋σ３Ｗ３） （３４）

式中：Γ３ ＝ｄｉａｇ（Γ３α，Γ３β，Γ３）为自适应增益矩
阵，Γ３α、Γ３β、Γ３分别为迎角、侧滑角、滚转角回路
估计器的自适应增益；σ３ ＝ｄｉａｇ（σ３α，σ３β，σ３）为
待调参数，σ３α、σ３β、σ３分别为 ＭＬＰＮＮ（３３）中迎
角、侧滑角、滚转角回路待调参数。

此外，构建角速度指令动态面控制器，使虚拟控

制量 珔Ｘ４通过时间常数τ４＞０的一阶滤波器（３５），以
便求取角速度指令 Ｘ４ｃ及其微分 Ｘ

·

４ｃ。

τ４Ｘ
·

４ｃ＋Ｘ４ｃ ＝珚Ｘ４－τ４Ｂ
Ｔ
３ｅ３

Ｘ４ｃ（０）＝珚Ｘ４ｃ（０
{

）
（３５）

定义角速度指令 ＤＳＣ滤波误差 ε４ ＝Ｘ４ｃ－
珚Ｘ４，结合式（３１），得 ε４的微分为

ε４ ＝－
１
τ４
ε４－珚Ｘ

·

４－Ｂ
Ｔ
３ｅ３ ＝

　　 －１
τ４
ε４－Ｂ

Ｔ
３ｅ３＋Ｍ４（Ｂ２，Ｂ３，ｅ２，ｅ３，Ｘ

·

３ｃ，Ｆ
⌒
３）

（３６）

式中：Ｍ４＝－ｄ（Ｂ
－１
３（－Ｆ

⌒
３－Ｋ３ｅ３＋Ｘ

·

３ｃ－Ｂ
Ｔ
２ｅ２））／ｄｔ。

９３２２

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　

由注１分析可知，存在一个正常数 Ｍ４，ｍａｘ ＞
０，使得 Ｍ４ ≤ Ｍ４，ｍａｘ成立。

步骤４　对于最后的角速度回路，定义跟踪
误差为 ｅ４＝Ｘ４－Ｘ４ｃ，Ｘ４ｃ为角速度指令信号，可由
式（３５）获取。求取误差 ｅ４的微分为

ｅ４ ＝Ｘ
·

４－Ｘ
·

４ｃ ＝Ｆ４＋Ｂ４Ｕａｃｔ－Ｘ
·

４ｃ （３７）
因此，可设计拖曳飞行器实际控制律为

Ｕａｃｔ＝Ｂ
－１
４ （－Ｆ

⌒
４－Ｋ４ｅ４＋Ｘ

·

４ｃ－Ｂ
Ｔ
３ｅ３） （３８）

式中：Ｋ４ ＝ｄｉａｇ（ｋｐ，ｋｑ，ｋｒ）为角速度回路控制增
益，ｋｐ、ｋｑ、ｋｒ分别为 ｐ、ｑ、ｒ通道控制增益，共同构

成角速度回路控制增益；Ｘ
·

４ｃ可由式（３５）获取；Ｆ
⌒
４

为姿态回路 ＭＬＰＮＮ获取的 Ｆ４估计值。
类似地，Ｆ４可由如下 ＭＬＰＮＮ估计：

Ｆ４ ＝
１
２
Ｗ
４ ｈ４（Ｘ４）

２＋ ４ （３９）

式中：Ｗ
４ ＝［Ｗ


ｐ，Ｗ


ｑ，Ｗ


ｒ］

Ｔ
为期望权重向量，

Ｗｐ、Ｗ

ｑ、Ｗ


ｒ 分别为 ｐ、ｑ、ｒ通道期望权重值；

ｈ４（Ｘ４）＝［ｈ４ｐ（Ｘ４），ｈ４ｑ（Ｘ４），ｈ４ｒ（Ｘ４）］
Ｔ
为高斯

基函数，ｈ４ｐ（Ｘ４）、ｈ４ｑ（Ｘ４）、ｈ４ｒ（Ｘ４）分别为 ｐ、ｑ、ｒ

通道高斯基函数；逼近误差 ４满足 ４ ≤ 
４，４ ＞

０为常数。
构建 ＭＬＰＮＮ状态／扰动在线估计器（４０），以

便逼近重构干扰 Ｆ４。

Ｘ⌒
·

４ ＝
１
２
Ｗ４ ｈ４（Ｘ４）

２＋Ｂ４Ｕａｃｔ－η４Ｘ
～
４

Ｆ⌒４ ＝
１
２
Ｗ４ ｈ４（Ｘ４）

{ ２

（４０）

式中：η４＝［η４ｐ，η４ｑ，η４ｒ］
Ｔ
为待设计的估计器增

益，η４ｐ、η４ｑ、η４ｒ为角速度回路 ＭＬＰＮＮ（４０）中待设

计的估计增益；Ｘ
～
４＝Ｘ
⌒
４－Ｘ４为状态估计误差，

Ｘ⌒４为 Ｘ４的估计值。
设计权重向量自适应更新律为

Ｗ
·

４ ＝－Γ４（ｈ４（Ｘ４）
２Ｘ
～
４＋σ４Ｗ４） （４１）

式中：Γ４ ＝ｄｉａｇ（Γ４ｐ，Γ４ｑ，Γ４ｒ）为自适应增益矩
阵，Γ４ｐ、Γ４ｑ、Γ４ｒ分别为 ＭＬＰＮＮ（４０）中 ｐ、ｑ、ｒ通道
自适应增益；σ４ ＝ｄｉａｇ（σ４ｐ，σ４ｑ，σ４ｒ）为待调参
数，σ４ｐ、σ４ｑ、σ４ｒ分别为 ＭＬＰＮＮ（４０）中 ｐ、ｑ、ｒ通道
待调参数。

２．２　稳定性分析
本节将对上述设计的拖曳飞行器轨迹跟踪控

制器闭环稳定性进行分析。

定理１　针对绳系拖曳飞行器６ＤＯＦ非线性
模型（８），设计控制律（２０）、控制律（２４）、控制
律（３１）和控制律（３８），ＤＳＣ滤波器（２１）、滤波

器（２８）和滤波器 （３５），状 态／扰 动 在 线 估 计
器（２６）、估计器（３３）和估计器（４０），以及自适应
更新律（２７）、更新律（３４）和更新律（４１），则对给
定连续光滑轨迹指令信号 Ｘ１ｃ，通过选取合适的
参数，可确保所有的误差信号 ｅｉ（ｉ＝１，２，３，４）和

Ｘ
～
ｉ、Ｗ
～
ｉ、εｉ（ｉ＝２，３，４）都一致最终有界。
证明　以下分两步对上述定理进行证明。
１）求取系统误差信号 ｅｉ（ｉ＝１，２，３，４）和

Ｘ
～
ｉ、Ｗ
～
ｉ、εｉ（ｉ＝２，３，４）的微分。
由 ε２＝Ｘ２ｃ－珚Ｘ２和 ｅ２＝Ｘ２－Ｘ２ｃ，结合式（１９）

和式（２０），可得

ｅ１ ＝Ｆ１＋Ｂ１（珚Ｘ２＋ｅ２＋ε２）－Ｘ
·

１ｃ ＝

　　Ｆ１＋Ｂ１（Ｂ
－１
１ （Ｆ１－Ｋ１ｅ１＋Ｘ

·

１ｃ）＋ｅ２＋ε２）－

　　Ｘ
·

１ｃ ＝－Ｋ１ｅ１＋Ｂ１（ｅ２＋ε２） （４２）
同理，可得

ｅ１ ＝－Ｋ１ｅ１＋Ｂ１（ｅ２＋ε２）

ｅ２ ＝－Ｋ２ｅ２＋Ｂ２（ｅ３＋ε３）＋Ｆ
～
２－Ｂ

Ｔ
１ｅ１

ｅ３ ＝－Ｋ３ｅ３＋Ｂ３（ｅ４＋ε４）＋Ｆ
～
３－υ，υ＝［Ｂ

Ｔ
２ｅ２；０］

ｅ４ ＝－Ｋ４ｅ４＋Ｆ
～
４－Ｂ

Ｔ
３ｅ













３

（４３）
式中：干扰估计误差为

Ｆ
～
ｉ＝

１
２
Ｗ
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２＋ ｉ－１２
Ｗ
～
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２ ＝

　　 －１
２
Ｗ
～
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２＋ ｉ

　　ｉ＝２，３，４ （４４）

对于状态估计误差 Ｘ
～
ｉ（ｉ＝２，３，４）：

Ｘ
～·
ｉ ＝－ηｉＸ

～
ｉ＋
１
２
ＷＴ
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２－Ｆｉ ＝

　　 －ηｉＸ
～
ｉ＋
１
２
Ｗ
～Ｔ
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２－ ｉ

　　ｉ＝２，３，４ （４５）

而对于自适应权重 Ｗ
～
ｉ＝Ｗｉ－Ｗ


ｉ（ｉ＝２，３，４）：

Ｗ
～·
ｉ ＝－Γｉ（ｈｉ（Ｘｉ）

２Ｘ
～
ｉ＋σｉＷｉ）

　　ｉ＝２，３，４ （４６）
２）选取如下 Ｌａｐｕｎｏｖ函数，对定理 １进行

证明。

ＶＬ ＝∑
４

ｉ＝１

１
２
ｅＴｉｅ{ ｉ

Ｖ１

＋∑
３

ｉ＝１

１
２ε

Ｔ
ｉ＋１εｉ＋

     

１

Ｖ２

＋

　　∑
４

ｉ＝２

１
２
Ｘ
～Ｔ
ｉＸ
～

     

ｉ

Ｖ３

＋∑
４

ｉ＝２

１
２
Ｗ
～Ｔ
ｉΓ

－１
ｉ Ｗ
～

       

ｉ

Ｖ４

（４７）

由式（４３），可得

０４２２
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Ｖ
　·

１ ＝ｅ
Ｔ
１（－Ｋ１ｅ１＋Ｂ１（ｅ２＋ε２））＋

　　ｅＴ２（－Ｋ２ｅ２＋Ｂ２（ｅ３＋ε３）＋Ｆ
～
２－Ｂ

Ｔ
１ｅ１）＋

　　ｅＴ３（－Ｋ３ｅ３＋Ｂ３（ｅ４＋ε４）＋Ｆ
～
３－υ）＋

　　ｅＴ４（－Ｋ４ｅ４＋Ｆ
～
４－Ｂ

Ｔ
３ｅ３）＝

　　 －∑
４

ｉ＝１
ｅＴｉＫｉｅｉ＋∑

４

ｉ＝２
ｅＴｉＦ
～
ｉ＋∑

３

ｉ＝１
ｅＴｉＢｉεｉ＋１ （４８）

由式（２２）、式（２９）和式（３６），可得

Ｖ
　·

２ ＝－∑
３

ｉ＝１

１
τｉ＋１
εＴｉ＋１εｉ＋１－∑

３

ｉ＝１
εＴｉ＋１Ｂ

Ｔ
ｉｅｉ＋∑

３

ｉ＝１
εＴｉ＋１Ｍｉ＋１

（４９）
由式（４５），可得

Ｖ
·

３ ＝∑
４

ｉ＝
(

２
－Ｘ
～Ｔ
ｉηｉＸ
～
ｉ＋
１
２
Ｘ
～Ｔ
ｉＷ
～
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２－Ｘ
～Ｔ
ｉ )ｉ
（５０）

则

Ｖ
·

Ｌ ＝Ｖ
·

１＋Ｖ
·

２＋Ｖ
·

３＋Ｖ
·

４＝－∑
４

ｉ＝１
ｅＴｉＫｉｅｉ＋∑

４

ｉ＝２
ｅＴｉＦ
～
ｉ－

　　∑
３

ｉ＝１

１
τｉ＋１
εＴｉ＋１εｉ＋１＋∑

３

ｉ＝１
εＴｉ＋１Ｍｉ＋１－

　　∑
４

ｉ＝２
Ｘ
～Ｔ
ｉηｉＸ
～
ｉ＋∑

４

ｉ＝２

１
２
Ｘ
～Ｔ
ｉＷ
～
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２－

　　∑
４

ｉ＝２
Ｘ
～Ｔ
ｉ ｉ＋∑

４

ｉ＝２
Ｗ
～Ｔ
ｉΓ

－１
ｉ Ｗ
～·
ｉ （５１）

又由 Ｙｏｕｎｇ不等式，可得

－∑
４

ｉ＝１
ｅＴｉＫｉｅｉ≤－∑

４

ｉ＝１
λｍｉｎ（Ｋｉ）ｅｉ

２ （５２）

∑
４

ｉ＝２
ｅＴｉＦ
～
ｉ＝∑

４

ｉ＝２
ｅＴｉ －

１
２
Ｗ
～
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２＋( )ｉ≤
　　∑

４

ｉ＝２

珔ｈ２

４ ｅｉ
２＋
珔ｈ２

４ Ｗ
～
ｉ
２＋１
２ ｅｉ

２＋１
２


ｉ( )２
（５３）

－∑
３

ｉ＝１

１
τｉ＋１
εＴｉ＋１εｉ＋１≤－

１
τｉ＋１∑

３

ｉ＝１
εｉ＋１

２ （５４）

∑
３

ｉ＝１
εＴｉ＋１Ｍｉ＋１≤∑

３

ｉ＝１
εｉ＋１ Ｍｉ＋１ ≤

　　∑
３

ｉ＝１

１
２ εｉ＋１

２＋１
２
Ｍ２ｉ＋１，( )ｍａｘ （５５）

－∑
４

ｉ＝２
Ｘ
～Ｔ
ｉηｉＸ
～
ｉ≤－∑

４

ｉ＝２
λｍｉｎ（ηｉ） Ｘ

～
ｉ
２ （５６）

∑
４

ｉ＝２

１
２
Ｘ
～Ｔ
ｉＷ
～
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２≤

　　∑
４

ｉ＝２

珔ｈ２

４ Ｘ
～
ｉ
２＋
珔ｈ２

４ Ｗ
～
ｉ( )２ （５７）

－∑
４

ｉ＝２
Ｘ
～Ｔ
ｉ ｉ≤∑

４

ｉ＝２
Ｘ
～
ｉ ｉ≤

　　∑
４

ｉ＝２

１
２ Ｘ
～
ｉ
２＋１
２


ｉ( )２ （５８）

∑
４

ｉ＝２
Ｗ
～Ｔ
ｉΓ

－１
ｉ Ｗ
～·
ｉ ＝

　　∑
４

ｉ＝２
Ｗ
～Ｔ
ｉΓ

－１
ｉ（－Γｉ（ｈｉ（Ｘｉ）

２Ｘ
～
ｉ＋σｉＷｉ））＝

　　∑
４

ｉ＝２
（－Ｗ
～Ｔ
ｉ ｈｉ（Ｘｉ）

２Ｘ
～
ｉ－Ｗ
～Ｔ
ｉσｉＷ
～
ｉ－Ｗ
～Ｔ
ｉσｉＷ


ｉ）≤

　　∑
４

ｉ＝
[

２

珔ｈ２

２ Ｘ
～
ｉ
２＋
λｍａｘ（σｉ）
２ Υ２＋

　　 珔ｈ２

２
－λｍｉｎ（σｉ）＋

λｍａｘ（σｉ）( )２
Ｗｉ ]２ （５９）

式中：λｍｉｎ（·）、λｍａｘ（·）分别为某矩阵最小、最大特

征值；Υ２ ＝ｍａｘ｛Ｗｊ，ｊ＝χ，γ，α，β，，ｐ，ｑ，ｒ｝。
因此，式（５１）可进一步整理为

Ｖ
　·

Ｌ≤－∑
４

ｉ＝１
λｍｉｎ（Ｋｉ）－

珔ｈ２

４
－( )１２ ｅｉ( )２ －

　　∑
３

ｉ＝１

１
τｉ＋１
－( )１２ εｉ＋１( )２ －

　　∑
４

ｉ＝２
λｍｉｎ（ηｉ）－

３珔ｈ２

４
－( )１２ Ｘ

～
ｉ( )２ －

　　∑
４

ｉ＝２
λｍｉｎ（σｉ）－

λｍａｘ（σｉ）
２

－珔ｈ( )２ Ｗ
～
ｉ( )２ ＋

　　∑
４

ｉ＝２

２
ｉ ＋

λｍａｘ（σｉ）
２ Υ( )２ ＋∑

３

ｉ＝１

１
２
Ｍ２ｉ＋１，( )ｍａｘ

（６０）
记

Ω＝∑
４

ｉ＝２

２
ｉ ＋

λｍａｘ（σｉ）
２ Υ( )２ ＋∑

３

ｉ＝１

１
２
Ｍ２ｉ＋１，( )ｍａｘ

（６１）
设计控制参数满足以下条件：

μ１ ＝λｍｉｎ（Ｋｉ）－珔ｈ
２／４－０．５＞０ ｉ＝１，２，３，４

μ２ ＝１／τｉ＋１－０．５＞０ ｉ＝１，２，３

μ３ ＝λｍｉｎ（ηｉ）－３珔ｈ
２／４－０．５＞０ ｉ＝２，３，４

μ４ ＝λｍｉｎ（σｉ）－λｍａｘ（σｉ）／２－珔ｈ
２＞０ ｉ＝２，３，













４

（６２）
则不等式（６０）可写成

Ｖ
　·

Ｌ≤－∑
４

ｉ＝１
（μ１ ｅｉ

２）－∑
３

ｉ＝１
（μ２ εｉ＋１

２）－

　　∑
４

ｉ＝２
（μ３ Ｘ

～
ｉ
２）－∑

４

ｉ＝２
（μ４Ｗ
～
ｉ
２）＋Ω≤

　　 － (μ∑
４

ｉ＝１
ｅｉ

２＋∑
３

ｉ＝１
εｉ＋１

２＋∑
４

ｉ＝２
Ｘ
～
ｉ
２＋

　　∑
４

ｉ＝２
Ｗ
～
ｉ )２ ＋Ω≤－μＶＬ＋Ω （６３）

式中：μ＝ｍｉｎ｛μ１，μ２，μ３，μ４｝。

因此，当 μ＞Ω／ＶＬ时，有 Ｖ
·

Ｌ＜０。即通过合适
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的控制参数选取，可以确保所有系统误差最终一

致有界。 证毕

３　飞行仿真校验与分析

为分析检验本文设计轨迹跟踪控制方法的有

效性，基于拖曳飞行器６ＤＯＦ模型进行仿真校验。

假设母机为定直平飞，飞行高度Ｈ０＝７０００ｍ，飞行

速度 Ｖ０＝１００ｍ／ｓ。母机质量为１３６０００ｋｇ，翼展
为３９．８８ｍ。仿真校验采用文献［５］中的拖曳缆

绳参数和拖曳飞行器参数，并选取缆绳节点数目

为 Ｎ＝１０。
仿真中，控制器相关参数选取如下。

反馈增益：Ｋ１＝３ｄｉａｇ（１，１），Ｋ２＝５ｄｉａｇ（１，１），

Ｋ３＝８ｄｉａｇ（１，１，１），Ｋ４＝１５ｄｉａｇ（１，１，１）；ＤＳＣ时

间常数：τ２＝０．０６，τ３＝０．０５，τ４＝０．０３；ＭＬＰＮＮ参

数：ｓｎ＝１００，ｃｉ＝０，ｉ＝１，２，…，ｎ，ｂｊ，ｊ＝１，２，…，ｓｎ，

η２＝３０ｄｉａｇ（１，１，１），Γ２ ＝２ｄｉａｇ（１，１，１），σ２ ＝

ｄｉａｇ（１，１，１），η３＝５０ｄｉａｇ（１，１，１），Γ３＝２ｄｉａｇ（１，

１，１），σ３ ＝０．５ｄｉａｇ（１，１，１），η４ ＝１００ｄｉａｇ（１，１，

１），Γ４＝４ｄｉａｇ（１，１，１），σ４＝０．２ｄｉａｇ（１，１，１）。
本节将在以下２种情景下对所设计的控制方

法进行验证：拖曳飞行器轨迹稳定控制和拖曳飞

行器机动轨迹跟踪控制。

３．１　情景１：拖曳飞行器轨迹稳定控制
情景 １考虑将拖曳飞行器稳定控制于母机

后方某给定空间位置点，其潜在的应用场景有

空中对接（空中加油对接、空基回收对接等）、绳

系拖曳阵列等。假设拖曳缆绳初始长度为 Ｌ０＝

３０ｍ。由缆绳拖曳飞行器多体动力学模型可得

无气流扰动情况下拖曳飞行器稳定位置为 ｘｃ＝

（－１４．７４＋Ｖ０ｔ）ｍ，ｙｃ ＝０ｍ，ｚｃ ＝（－Ｈ０ ＋
２５．４２）ｍ。取该稳定位置为期望位置，在图 ３

所示的气流扰动（含母机尾涡、大气紊流、阵风）

下进行验证。

该情景下的仿真结果如图 ４～图 １１所示。
图４为采用 ＭＬＰＮＮ干扰估计器对各个回路干扰
的估计效果。可见，ＭＬＰＮＮ干扰估计器可以准确

地近似估计各回路动态中的总扰动。为方便辨识

和理解，采用拖曳飞行器在拖曳坐标系 ＯＤ

ＸＤＹＤＺＤ中的坐标（ｘＤ，ｙＤ，ｚＤ）表示其位置，如图 ５

所示。由图中结果可知，当无稳定控制器时，拖曳

飞行器位置在较大范围内波动，其 ｙＤ和 ｚＤ方向波

动范围分别达到了［－１，２．５］ｍ和［２３．５，２５．５］ｍ，
波动幅值分别达到了３．５ｍ和 ２．０ｍ。而采用本

文方法可将 ｙＤ和 ｚＤ方向波动范围分别精确限制

在［－０．０１，０．０７］ｍ和［２５．４０，２５．４４］ｍ内，波

动幅值分别控制在 ０．０８ｍ和 ０．０４ｍ内，相较于

无稳定控制器分别减少了 ９７．７％和 ９８％。该明

显效果也可由图６和图７直观呈现，图６中，无稳

定控制器下垂直平面轨迹明显在较大范围内波

动，而在本文方法控制下，拖曳飞行器在铅垂面轨

迹运动自始至终精确地维持在 ＯＤＸＤＹＤＺＤ 坐标

系内期望平衡位置点（０，２５．４２）ｍ。可见，本文

方法轨迹稳定控制效果显著，在图 ３给定的多重

扰流下仍能实现轨迹准确的稳定。

图８和图９分别给出无稳定控制器和本文方
法控制下缆绳拖曳飞行器部分时刻的历史形态。

图 ３　气流扰动

Ｆｉｇ．３　Ａｉｒｆｌｏｗｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅｓ
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图 ４　情景 １中 ＭＬＰＮＮ干扰估计效果

Ｆｉｇ．４　ＥｓｔｉｍａｔｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｓｂｙＭＬＰＮＮｉｎＣａｓｅ１

图 ５　轨迹稳定控制结果

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

无稳定控制器时，缆绳拖曳飞行器的形态在设
定气流扰动持续作用下会在较大范围内波动，

处于不稳定状态。而采用本文方法在实现多重

复杂扰流下保持拖曳飞行器位置稳定的同时，

也保证了整个柔性缆绳拖曳飞行器形态始终稳
定。这也说明本文方法对于拖曳飞行器轨迹稳

定的有效性。

图１０为无稳定控制器和本文方法控制下各
角度变化曲线。由图 ８和图 ９可知，无稳定控制

图 ６　无稳定控制器下垂直平面轨迹

Ｆｉｇ．６　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅｗｉｔｈｏｕｔｓｔａｂｉｌｉｚｅｒ

图 ７　本文方法控制下垂直平面轨迹

Ｆｉｇ．７　Ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｉｎｖｅｒｔｉｃａｌｐｌａｎｅｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙ

ＭＬＰＮＮＤＳＣｍｅｔｈｏｄ
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图 ８　无稳定控制器下缆绳拖曳飞行器历史形态

Ｆｉｇ．８　Ｔｏｗｅｄｃａｂｌｅｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍ’ｓｇｅｏｍｅｔｒｙ

ｈｉｓｔｏｒｙｗｉｔｈｏｕｔｓｔａｂｉｌｉｚｅｒ

图 ９　本文方法控制下缆绳拖曳飞行器历史形态

Ｆｉｇ．９　Ｔｏｗｅｄｃａｂｌｅｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍ’ｓｇｅｏｍｅｔｒｙｈｉｓｔｏｒｙ

ｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｂｙＭＬＰＮＮＤＳＣｍｅｔｈｏｄ

器时航迹角变化幅值较大，而本文方法控制下航

迹偏航角和航迹倾角基本维持在 ０附近，这也从
航迹角度佐证了图 ５～图 ７的轨迹结果，间接说
明了采用本文方法可以精确稳定拖曳飞行器轨

迹。图１０中同样给出了气流角（迎角和侧滑角）
及滚转角的曲线，其中气流角的波动是因为气流

扰动（尤其是紊流）的影响。图 １１给出了本文方
法轨迹稳定控制对应的操纵面偏转量。需要说明

的是，由于采用零滚转角控制指令，拖曳飞行器的

副翼偏转基本为零。升降舵和方向舵的周期性波

动变化是为抵抗周期性扰流所需付出的控制

代价。

３．２　情景２：拖曳飞行器机动轨迹跟踪控制
除了上述轨迹稳定外，拖曳飞行器还有许多应

用情景，如引言所述拖曳飞行器航迹高抗扰精确机

动飞行。假设拖曳缆绳初始长度为 Ｌ０＝３００ｍ，则
由拖曳多体动力学模型可得无气流下拖曳飞行器

平衡位置为 ｘｃ０＝（－２６５．５３＋Ｖ０ｔ）ｍ，ｙｃ０＝０ｍ，
ｚｃ０＝（－Ｈ０ ＋１１７．２４）ｍ。利用如式（６４）和

图 １０　轨迹稳定控制角度结果

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｎｔｒｏｌａｎｇｌｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

图 １１　轨迹稳定控制舵面偏量

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｏｆｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｔａｂｉｌｉｚａｔｉｏｎ

式（６５）所示的螺旋机动轨迹，对本文方法进行验
证。其中，时刻内的轨迹是为兼顾拖曳飞行器由

平衡位置（ｘｃ０，ｙｃ０，ｚｃ０）到螺旋机动轨迹的平滑
切换。

ｙｃ（ｔ）＝
ｙｃ０＋１５ｓｉｎ

２π( )２５( )ｔ ｔ＜１２．５ｓ

ｙｃ０＋３０ｓｉｎ
２π( )２５( )ｔ ｔ≥１２．{ ５ｓ

（６４）

ｚｃ（ｔ）＝
ｚｃ０＋１５＋１５ｓｉｎ

２π( )２５ｔ＋
３π( )２ ｔ＜１２．５ｓ

ｚｃ０＋３０ｓｉｎ
２π( )２５ｔ＋

３π( )２ ｔ≥１２．{ ５ｓ

（６５）
图 １２为 ＭＬＰＮＮ干扰轨迹效果。图 １３和

图１４给出了螺旋机动轨迹跟踪结果和跟踪误差。
由图 １３可知，ＭＬＰＮＮ方法能够确保拖曳飞行器
在给定扰流下实现对螺旋机动轨迹的精确跟踪，

其跟踪精度可见于图 １４，ｙＤ和 ｚＤ方向对机动轨
迹跟踪误差分别控制在［－０．２５，０．３］ｍ和
［－０．１５，０．１５］ｍ较小的范围内，实现了较高的
跟踪精度。图 １５为螺旋机动轨迹跟踪结果随时
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图 １２　情景 ２中 ＭＬＰＮＮ干扰估计效果

Ｆｉｇ．１２　ＥｓｔｉｍａｔｅｄｄｉｓｔｕｒｂａｎｃｅａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｓｂｙＭＬＰＮＮｉｎｃａｓｅ２

图 １３　机动轨迹跟踪结果

Ｆｉｇ．１３　Ｔｒａｃｋｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

间变化的曲线。本文方法控制下的拖曳飞行器轨

迹全程精确地跟踪了给定的螺旋机动轨迹。

图１６为螺旋机动轨迹跟踪对应的各角度变
化曲线。不同于轨迹稳定情景，在螺旋机动轨迹

图 １４　机动轨迹跟踪误差

Ｆｉｇ．１４　Ｔｒａｃｋｉｎｇｅｒｒｏｒｓｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

跟踪时，航迹偏航角和航迹倾角周期性变化，这也

是为实现对螺旋机动轨迹跟踪的必然要求。气流

角（迎角和侧滑角）及滚转角的曲线同样可见于

图１６。图１７为螺旋机动轨迹跟踪控制对应的舵
面偏转量。
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图 １５　机动轨迹跟踪曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇｃｕｒｖｅｓ

图 １６　机动轨迹跟踪控制角度结果

Ｆｉｇ．１６　Ｃｏｎｔｒｏｌａｎｇｌｅｒｅｓｕｌｔｓｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

图 １７　机动轨迹跟踪控制舵面偏量

Ｆｉｇ．１７　Ｃｏｎｔｒｏｌｓｕｒｆａｃｅｄｅｆｌｅｃｔｉｏｎｓｏｆｍａｎｅｕｖｅｒｉｎｇ

ｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｔｒａｃｋｉｎｇ

４　结　论

１）结合绳系拖曳系统多刚体动力学模型，构
建拖曳飞行器６ＤＯＦ仿射非线性模型，为非线性
控制设计奠定基础。

２）构建了基于 ＭＬＰＮＮ的拖曳飞行器状态／

扰动在线估计器，以便准确重构未知气流和不可

测量瞬变缆绳拉力等组成的系统不可测量集总

扰动。

３）结合 ＭＬＰＮＮ状态／扰动在线估计器和反
步动态面控制技术，设计了一种基于 ＭＬＰＮＮ状
态／扰动在线估计器的拖曳飞行器轨迹动态面控
制方法，并分析了闭环系统稳定性。

４）在拖曳飞行器轨迹稳定控制和机动轨迹
跟踪控制２种情景下，仿真验证了多重位置扰流
作用下 ＭＬＰＮＮＤＳＣ轨迹跟踪控制方法具有较高
的控制精度和较好的抗风扰能力。
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基于可靠性的 ＣＦＲＰ螺栓连接优化设计方法
山美娟１，赵丽滨２，

（１．北京交通大学 土木建筑工程学院，北京 １０００４４；　２．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：螺栓连接是复合材料结构的薄弱环节。因此，螺栓连接部位的设计是先进
复合材料结构设计的关键之一。将修正特征曲线方法和随机参数统计模型结合，建立了碳纤

维增强复合材料（ＣＦＲＰ）螺栓连接失效载荷的概率分析模型，进而以关键影响参数为设计变
量，以可靠度指标为约束，以连接结构质量为设计目标，发展了基于可靠性的 ＣＦＲＰ螺栓连接
优化设计方法。采用正交试验设计方法建立基于可靠性的螺栓连接优化设计计算方案，优化

结果表明：关键影响参数 ＸＣ为２４５０ＭＰａ、ｔｐｌｙ为 ０．１７４ｍｍ、Ｅ１１为 ２２５ＧＰａ时的设计方案为螺
栓连接最佳设计方案，该方案使得外载荷为 １７．５ｋＮ时，螺栓连接可靠度由 ０．９９８提高到
０．９９９９９９以上，同时使得连接结构的质量下降了６．４４％。

关　键　词：复合材料螺栓连接；失效载荷；可靠度指标；基于可靠性的优化设计；特征
曲线方法

中图分类号：ＴＢ３３０．１；Ｖ２１４．８
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２４９０７

　　先进的碳纤维增强复合材料（ＣＦＲＰ）具有高
比强度／比刚度、优异的疲劳性能、可裁剪设计等
优点，已被广泛应用于航空航天结构。目前，先进

复合材料的应用水平和用量是衡量飞机先进性和

市场竞争力的标志。为与美国波音、欧洲空客形

成三足鼎立的竞争格局，中国下一代远程宽体客

机 ＣＲ９２９的复合材料用量将由目前 Ｃ９１９的
１２．５％提升至５０％。为此，中国迫切需要实现复
合材料结构技术的跨代提升，其先决条件是保障

结构的完整性和安全性。

螺栓连接作为先进复合材料结构的主要连接

形式和传力枢纽，同时也是结构的薄弱环节，决定

着整体结构的承载能力及安全性、可靠性
［１４］
。

然而，从材料到结构级别的众多不确定的设计参

数，如材料性能、纤维铺设角度、几何参数、装配参

数等，导致复合材料螺栓连接力学性能具有较大

的分散性
［２，５６］

。在传统的确定性设计中，通过设

置较大的安全系数来保证连接结构的安全性和可

靠性。然而这种低效率的设计使得整体结构质量

增加，即先进复合材料的减重优势被大大削弱。

因此，建立基于可靠性的设计和分析方法对于提

高先进复合材料的应用效率具有重要意义。

在过去十年中，研究者开展了复合材料螺栓

连接结构力学性能的可靠性分析。少数研究者通

过将静强度试验和统计分析方法结合分析螺栓连

接强度的概率特性及结构可靠性
［７９］
。还有研究

者将渐进损伤方法
［１０１６］

、特征曲线方法
［１７］
、强度

包线法
［１８］
这 ３种螺栓连接静强度预测方法与统

计分析方法结合进行螺栓连接静强度的概率分

析。例如，Ｎａｋａｙａｍａ等［１３１４］
通过将渐进损伤模型

和基于响应面法的蒙特卡罗模拟（ＭＣＳ）结合预
测了螺栓连接静强度的概率特性，并进一步提出
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了面向概率设计的强度和基于可靠性的设计因

子。Ｚｈａｏ［１７］和 Ｌｉｕ［１８］等分别将特征曲线方法和
强度包线法与 ＭＣＳ结合进行了螺栓连接概率静
强度及可靠性分析。

研究者在开展简单复合材料层压板可靠性

研究时提出了基于可靠性的优化设计（ＲＢＤＯ）
思想

［６］
，即在一定的可靠度约束条件下，获得

最佳的结构设计，通常指结构质量或成本达到

最低。现有研究表明，在层压板设计中应用

ＲＢＤＯ思想得到的结果与确定性设计的结果具
有明显的差异

［１９２０］
。尽管如此，目前较少有基

于可靠性的复合材料螺栓连接优化设计研究

的报道。

特征曲线方法是广泛应用于工程实践的螺栓

连接强度预测方法，在实现基于可靠性的螺栓连

接优化设计方面具有较大潜力。最初，Ｃｈａｎｇ
等
［２１］
基于拉伸和挤压特征尺寸的概念及点应力

准则建立了一条余弦形式的特征曲线，根据特征

曲线上点的应力水平，结合 ＹａｍａｄａＳｕｎ失效准则
来评价螺栓连接的破坏。该方法被称为传统特征

曲线方法。之后，研究者通过提出不同形式的特

征曲线方程对该方法进行改进。例如，Ｘｉｏｎｇ［２２］

提出了折线形式的特征曲线；Ｚｈａｎｇ［２３］提出了正
弦和余弦函数叠加的特征曲线。但这些特征曲线

方程中均只考虑了拉伸和挤压特征尺寸。Ｚｈａｎｇ

等
［２４］
基于传统特征曲线方程，引入剪切特征尺

寸，建立了基于拉伸、挤压和剪切特征尺寸的修正

特征曲线方法，通过与大量复合材料螺栓连接件

的试验数据对比表明，该方法能够正确预测螺栓

连接的失效模式，且对失效载荷的预测精度较高。

因此，本文基于该修正的特征曲线方法
［２４］
和随机

参数统计模型发展 ＣＦＲＰ螺栓连接失效载荷的概
率分析模型，从而确定连接结构的可靠度指标，进

而建立以可靠度指标为约束、以连接结构质量为

设计目标、以关键影响参数为设计变量的 ＣＦＲＰ
螺栓连接可靠性优化设计方法。

１　ＣＦＲＰ螺栓连接结构
ＣＦＲＰ单钉双剪螺栓连接结构如图 １所示。

其中，层压板采用 Ｔ８００碳纤维增强 Ｘ８５０环氧树
脂单向预浸料铺叠而成，铺层顺序为［θ３／θ１／θ４／
θ１／θ２／θ１／θ３／θ１／θ４／θ１］ｓ。层压板几何尺寸和铺层
角度的设计值如表 １所示。表中：ｗ为层压板宽
度；Ｓｗ为边距；ｅ为端距；Ｄ为层压板上孔的直径；
ｔｐｌｙ为单层厚度；θ１、θ２、θ３、θ４为纤维铺设角度。层
压板长度 Ｌ为 １５０ｍｍ。垫板的材料及铺层方案
与搭接板一致，长度 ｃ为 ７５ｍｍ。紧固件由凸头
螺栓 ＨＳＴ１２６７和高锁螺母 ＨＳＴ１０７８６组成，材
料为钛合金，螺栓直径的设计值为４．７６ｍｍ，紧固
件安装的拧紧力矩为５Ｎ·ｍ。

图 １　ＣＦＲＰ单钉双剪连接结构示意图

Ｆｉｇ．１　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆＣＦＲＰｓｉｎｇｌｅｂｏｌｔｄｏｕｂｌｅｌａｐｊｏｉｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 １　ＣＦＲＰ层压板几何尺寸和铺层角度的名义值

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｏｍｉｎａｌｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｄｉｍｅｎｓｉｏｎｓａｎｄｆｉｂｅｒ

ｏｒｉｅｎｔａｔｉｏｎａｎｇｌｅｓｏｆＣＦＲＰｌａｍｉｎａｔｅ

几何尺寸 ｗ／ｍｍ Ｓｗ／ｍｍ ｅ／ｍｍ Ｄ／ｍｍ ｔｐｌｙ／ｍｍ

数值 ３０ １５ １５ ４．７６ ０．１８５

纤维铺设角度 θ１／（°） θ２／（°） θ３／（°） θ４／（°）

数值 ０ ９０ ４５ －４５

　　复合材料的面内基本力学性能由制造商测试
并提供，其平均值如表 ２所示。表中：Ｅ１１为纵向
弹性模量；Ｅ２２为横向弹性模量；Ｇ１２为纵横方向剪
切模量；υ１２为纵横方向泊松比；ＸＴ和 ＸＣ分别为纵

表 ２　复合材料基本力学性能的平均值

Ｔａｂｌｅ２　Ｍｅａｎｓｏｆｂａｓｉｃｍｅｃｈａｎｉｃａｌｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓｏｆ

ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｓ

弹性参数 Ｅ１１／ＧＰａ Ｅ２２／ＧＰａ Ｇ１２／ＧＰａ υ１２

数值 １９５ ８．５８ ４．５７ ０．３３

强度参数 ＸＴ／ＭＰａ ＸＣ／ＭＰａ ＹＴ／ＭＰａ ＹＣ／ＭＰａ Ｓ１２／ＭＰａ

数值 ３０７１ １７４７ ８８ ２７１ １４３

向拉伸和压缩强度；ＹＴ和 ＹＣ分别为横向拉伸和
压缩强度；Ｓ１２为纵横方向剪切强度。
　　层间力学性能由横观各向同性假设和工程经
验确定，计算式为

０５２２
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Ｅ３３ ＝Ｅ２２
Ｇ１３ ＝Ｇ１２
ν１３ ＝ν１２
ν２３ ＝ν１２（１－ν１２Ｅ２２／Ｅ１１）／（１－ν１２）

Ｇ２３ ＝Ｅ２２／［２（１＋ν２３）］

ＺＴ ＝ＹＴ
ＺＣ ＝ＹＣ
Ｓ１３ ＝Ｓ１２
Ｓ２３ ＝ＹＣ／［２ｔａｎ（５３°





















）］

（１）

式中：Ｅ３３为法向弹性模量；Ｇ１３为纵法方向剪切模
量；υ１３和 υ２３分别为纵法和横法方向泊松比；Ｇ２３为
横法方向剪切模量；ＺＴ和 ＺＣ分别为法向拉伸和压
缩强度；Ｓ１３和 Ｓ２３分别为纵法和横法方向剪切强度。

２　连接结构可靠度指标

复合材料螺栓连接结构的失效载荷是众多结

构参数的函数。当结构参数存在不确定性时，连

接结构的失效载荷也会产生不确定性。在概率分

析中，采用随机变量来描述连接结构参数的不确

定性，相应地，连接结构的失效载荷也具有随机特

性。另外，连接结构所承受的外载荷也具有随机

性。因此，尽管在确定性设计中通过引入安全系

数来保证连接结构失效载荷大于外载荷，却存在

着结构失效载荷小于外载荷的可能。为了定量描

述这种可能性，研究者提出了结构可靠度的概

念
［２５］
。结构可靠度是在特定的使用条件下结构

实现其功能的概率，即连接结构失效载荷大于外

载荷的概率。

设 Ｘ＝（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ）
Ｔ
为影响连接结构失

效载荷的 ｎ个随机变量，则连接结构失效载荷 Ｆ
和外载荷 Ｔ均为随机变量的函数。根据结构可
靠度定义，连接结构的极限状态函数为

Ｚ＝ｇ（Ｘ）＝Ｆ（Ｘ）－Ｔ（Ｘ） （２）
则连接结构的３种工作状态为

Ｚ＝ｇ（Ｘ１，Ｘ２，…，Ｘｎ）
＞０ 可靠状态

＝０ 极限状态

＜０
{

失效状态

（３）

极限状态函数 Ｚ的期望值为

μＺ ＝μＦ －μＴ （４）
式中：μＦ和 μＴ分别为失效载荷 Ｆ和外载荷 Ｔ的
期望值。

极限状态函数 Ｚ的标准差为

σＺ ＝ σ２Ｆ ＋σ
２
Ｔ －２ρＦＴσＦσ槡 Ｔ （５）

式中：σＦ和 σＴ分别为失效载荷 Ｆ和外载荷 Ｔ的

标准差；ρＦＴ为 Ｆ和 Ｔ之间的相关系数。
显然，连接结构的失效载荷与外载荷相互独

立，因此 ρＦＴ＝０。
结构可靠度指标的定义为

β＝
μｚ
σｚ
＝
μＦ －μＴ
σ２Ｆ ＋σ

２

槡 Ｔ

（６）

当连接结构失效载荷 Ｆ和外载荷 Ｔ均服从
正态分布时，则连接结构可靠度为

Ｒ＝Φ（β） （７）
式中：Φ（·）为标准正态累积分布函数。

由式（７）可见，β越大，连接结构可靠度 Ｒ越
大。显然，连接结构可靠度指标与可靠度之间存

在一一对应关系。因此，本文以可靠度指标作为

连接结构可靠性优化设计的约束开展研究。

研究表明，几何参数、铺层方案和材料体系是

影响复合材料螺栓连接失效载荷的重要结构参

数
［３］
。因此，本文考虑几何尺寸、纤维铺设角度

及材料性能（即表１和表 ２中的 １８个参数）的随
机性对螺栓连接失效载荷概率分布特性的影响。

显然，连接结构承受的外载荷与这些参数无关。

因此，在确定结构可靠度指标时，只需要确定连接

结构失效载荷的概率分布。因此，将建立复合材

料螺栓连接失效载荷的概率分析模型。

３　失效载荷概率分析模型

螺栓连接失效载荷的概率分析模型包含 ２部
分：①失效载荷预测的参数化有限元模型；②随机参
数的统计模型。接下来对这２部分分别进行阐述。

本文采用修正的特征曲线方法
［２４］
预测复合

材料螺栓连接结构的失效载荷，如图２所示，修正
的特征曲线方程为

ｒ＝Ｒ０＋Ｒｔ＋（Ｒｃ－Ｒｔ）ｃｏｓθ＋２αｓｉｎθｃｏｓθ

（８）
式中：

α＝ Ｒ２ｓ＋Ｒ槡
２
０［Ｒ

２
ｓ＋Ｒ

２
０－（Ｒ０＋Ｒｔ） Ｒ２ｓ＋Ｒ槡

２
０ －

　　ＲｓＲｃ＋ＲｓＲｔ］／（Ｒ０Ｒｓ） （９）
式中：ｒ为特征曲线上的点到孔中心的距离；Ｒ０为
孔半径；Ｒｔ、Ｒｃ和 Ｒｓ分别为拉伸特征尺寸、挤压
特征尺寸和剪切特征尺寸；θ为从挤压失效平面
逆时针向拉伸失效平面旋转的角度，满足 －９０°≤
θ≤９０°。螺栓连接结构的失效模式由失效点的位
置确定：当０°≤｜θ｜≤１５°，发生挤压失效；当３０°≤
｜θ｜≤６０°，发生剪切失效；当 ７５°≤｜θ｜≤９０°时，发
生拉伸失效。对于本文的螺栓连接结构而言，Ｒｔ、

Ｒｃ和Ｒｓ分别为０．３６ｍｍ、１．３３ｍｍ和２．９４ｍｍ
［２６］
。

１５２２
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图 ２　修正的特征曲线示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｏｄｉｆｉｅｄｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅ

在特征曲线方法中，当特征曲线上的点的应

力满足失效准则时，螺栓连接结构发生失效。本

文采用三维有限元模型进行连接结构应力分析，

采用广泛应用的 ＹａｍａｄａＳｕｎ失效准则［２７］
判定其

失效，失效准则的表达式为

σ１１
Ｘ( )
Ｔ

２

＝１ 　　σ１１≥０

σ１１
Ｘ( )
Ｃ

２

＋ τ１２
Ｓ( )
１２

２

＝１ 　　σ１１ ＜









 ０
（１０）

式中：σ１１和 τ１２分别为纵向正应力和纵横方向切
应力。

值得注意的是，结构参数的随机性使得概率

分析的有限元模型与确定性分析中的有限元模型

有所区别，如必须进行参数化建模；需要考虑几何

尺寸随机变化引起的网格的变化。ＡＮＳＹＳ软件
的 ＡＰＤＬ语言可以实现参数化建模，因此采用
ＡＮＳＹＳ建立单钉双剪连接的有限元模型。如
图３所示，搭接区域网格加密，非搭接区域网格相
对粗糙，每个层压板沿厚度方向设置 ４个单元。
值得注意的是，在网格划分时，通过每条边上设置

固定的单元数量来避免由于几何尺寸随机变化而

引起的单元数量的变化。另外，为了直接获得特

征曲线上的点的应力，以避免插值引起的误差，需

要采用修正的特征曲线划分网格，使单元节点均

匀地分布在曲线上。如图 ３所示，在连接结构中
的接触面上建立７个接触对，摩擦系数为０．４［１７］。
在端面 Ａ和 Ｂ上施加如图 ３所示的位移约束，在
端面 Ｂ上施加沿 ｘ方向的拉伸载荷。

除了上述失效载荷预测的参数化模型外，还

需要构建随机参数的统计模型，如表 ３所示。
１８个随机参数均服从正态分布，分布参数与文
献［１７］一致。文献［１７］中通过灵敏度分析得出
影响螺栓连接失效载荷概率特性的３个关键随机
参数为纵向压缩强度 ＸＣ、单层厚度 ｔｐｌｙ、纵向弹性
模量 Ｅ１１，因此选择这３个参数为基于可靠性的优

图 ３　螺栓连接的有限元模型

Ｆｉｇ．３　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆｂｏｌｔｅｄｊｏｉｎｔ

表 ３　螺栓连接随机参数的统计模型

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｔａｔｉｓｔｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆｒａｎｄｏｍｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｂｏｌｔｅｄｊｏｉｎｔ

类型 随机变量 期望值 μ 标准差 σ 分布类型

ｗ／ｍｍ ３０ ０．３３３ 正态

Ｓｗ／ｍｍ １５ ０．１６７ 正态

几何尺寸 ｅ／ｍｍ １５ ０．３３３ 正态

Ｄ／ｍｍ ４．７６ ０．０１ 正态

ｔｐｌｙ／ｍｍ 设计变量 正态

θ１／（°） ０ ０．９ 正态

纤维铺设角度
θ２／（°） ９０ ０．９ 正态

θ３／（°） ４５ ０．９ 正态

θ４／（°） －４５ ０．９ 正态

Ｅ１１／ＧＰａ 设计变量 正态

Ｅ２２／ＧＰａ ８．５８ ０．０８６ 正态

Ｇ１２／ＧＰａ ４．５７ ０．０９８ 正态

υ１２ ０．３３ ０．０２０ 正态

材料性能 ＸＴ／ＭＰａ ３０７１ １８７．４ 正态

ＸＣ／ＭＰａ 设计变量 正态

ＹＴ／ＭＰａ ８８ ７．７ 正态

ＹＣ／ＭＰａ ２７１ ２２．４ 正态

Ｓ１２／ＭＰａ １４３ ３．９ 正态

化设计的设计变量。

根据上述模型，采用 ＡＮＳＹＳ可靠性分析的
ＰＤＳ模块，选择 ＭＣＳ法中的 ＬＨＳ进行抽样，循环
次数为５００次，根据失效载荷的 ５００个抽样值进
行复合材料螺栓连接失效载荷的概率分析。

４　基于可靠性的优化设计方案

对于本文的复合材料螺栓连接结构而言，１５个
螺栓连接试验件失效载荷的平均值为２１．０１ｋＮ，标
准差为 ０．８５ｋＮ［１７］。若采用安全系数法进行设
计，当设计安全系数取为１．２时，连接结构所能承
受的外载荷为 １７．５ｋＮ，假设外载荷变异系数为
０．０５，此时连接结构的可靠度为 ０．９９８。基于可
靠性的优化设计的目标是在给定的优化设计变量

范围内，当外载荷为 １７．５ｋＮ且其变异系数为

２５２２
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０．０５时，在保证连接结构的可靠度不小于０．９９９９
的前提下使连接结构的质量达到最低。下面确定

目标函数、约束条件和优化设计变量。

对于复合材料单钉双剪连接而言，不考虑紧

固件质量的变化，则连接结构的质量取决于３个层
压板的质量。层压板材料的密度为 １．５７６ｇ／ｃｍ３，
单层的原始厚度为０．１８６ｍｍ，因此原始连接结构
的质量为７８．８３ｇ。目标函数表达式为
ｍ ＝１．５７６×１０－３×ｔｐｌｙ×２０×

　　（３０×１５０－π×２．３８２）×３ （１１）
约束条件为：当外载荷为１７．５ｋＮ时，保证连

接结构可靠度不低于０．９９９９。文献［１７］的研究
表明，当随机参数服从正态分布时，所得到的螺栓

连接失效载荷也服从正态分布。另外，假设结构

承受的外载荷也服从正态分布。因此，根据

式（７），结构可靠度与可靠度指标的关系为 Ｒ＝

Φ（β），查标准正态分布函数表得出约束条件为
可靠度指标 β≥３．７２。由于外载荷的变异系数为
０．０５，则其标准差为 ０．８７５ｋＮ，即利用正态分布
描述外载荷的概率分布特性时，其期望值和标准

差分别为１７．５ｋＮ和 ０．８７５ｋＮ。因此，可靠度指

标为

β＝
μＦ －１７．５

σ２Ｆ ＋０．８７５槡
２
≥３．７２ （１２）

可见，连接结构的可靠度指标取决于失效载

荷的期望值和标准差。

研究表明，在表 ３给出的 １８个随机参数中，
影响螺栓连接失效载荷概率特性（即期望值和标

准差）的关键随机参数包括纵向压缩强度 ＸＣ、单

层厚度 ｔｐｌｙ、纵向弹性模量 Ｅ１１
［１７］
。因此，选择这

３个参数为设计变量。值得注意的是，在基于可
靠性的优化设计中，设计变量是随机变量。假设

３个设计变量均服从正态分布。设计变量的初始
期望值 μ、标准差 σ和变异系数 ＣＯＶ如表 ４所
示。在优化过程中，将设计变量的期望值离散化，

取３个水平的值，取值依据如表４所示，其中对于
纵向压缩强度 ＸＣ而言，ｎ＝１０．５３；根据单向带预
浸料的制造规范，单层厚度 ｔｐｌｙ的优化区间限制在
３σ范围内，因此 ｎ＝３；纵向弹性模量 Ｅ１１的取值
满足 ｎ＝７．８９。３个水平的变异系数均等于初始
变异系数，因此，标准差可由期望值乘以初始变异

系数确定。

表 ４　设计变量的取值

Ｔａｂｌｅ４　Ｖａｌｕｅｓｏｆｄｅｓｉｇｎｖａｒｉａｂｌｅｓ

设计变量
初始值 水平１ 水平２ 水平３

μ σ ＣＯＶ μ１＝μ－ｎσ μ２＝μ μ３＝μ＋ｎσ

ＸＣ １７５０ＭＰａ ６６．５ＭＰａ ０．０３８ １０５０ＭＰａ １７５０ＭＰａ ２４５０ＭＰａ

ｔｐｌｙ ０．１８６ｍｍ ０．００４ｍｍ ０．０２２ ０．１７４ｍｍ ０．１８６ｍｍ ０．１９８ｍｍ

Ｅ１１ １９５ＧＰａ ３．８ＧＰａ ０．０２ １６５ＧＰａ １９５ＧＰａ ２２５ＧＰａ

５　优化设计结果

根据上述优化设计方案，按照正交试验设计

得到９个设计方案，如表 ５所示。利用 ＡＮＳＹＳ

可靠性分析的 ＰＤＳ模块，对每个设计方案进行失

效载荷的概率分析，得到失效载荷的平均值和标

准差，进一步计算约束条件和目标函数值，最终确

定最优设计方案，即在满足连接结构可靠度要求

的条件下结构质量最小的方案。

表５给出了各个设计方案所对应的可靠度指

标 β及连接结构质量 ｍ。可见，方案 ６～方案 ９

满足结构可靠度要求，其中，方案７所对应的连接

结构质量最小。因此，可以得出关键影响参数

ＸＣ＝２４５０ＭＰａ、ｔｐｌｙ＝０．１７４ｍｍ、Ｅ１１＝２２５ＧＰａ时

的结构设计方案为最优方案，该方案在满足结构

可靠度要求的同时，能保证结构质量最小。

图４给出了９个设计方案的计算结果。经过

表 ５　基于正交试验设计的计算方案及目标函数值
Ｔａｂｌｅ５　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓｃｈｅｍｅｂａｓｅｄｏｎｏｒｔｈｏｇｏｎａｌ
ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｓｉｇｎａｎｄｏｂｊｅｃｔｉｖｅｆｕｎｃｔｉｏｎｖａｌｕｅ

方案序号 ＸＣ／ＭＰａ ｔｐｌｙ／ｍｍ Ｅ１１／ＧＰａ β ｍ／ｇ

１ １０５０ ０．１７４ １６５ －４．８２ ７３．７５

２ １０５０ ０．１８６ １９５ －５．１７ ７８．８３

３ １０５０ ０．１９８ ２２５ －５．５２ ８３．９２

４ １７５０ ０．１７４ １９５ ２．０２ ７３．７５

５ １７５０ ０．１８６ ２２５ １．８２ ７８．８３

６ １７５０ ０．１９８ １６５ ３．９８ ８３．９２

７ ２４５０ ０．１７４ ２２５ ６．５２ ７３．７５

８ ２４５０ ０．１８６ １６５ ８．６２ ７８．８３

９ ２４５０ ０．１９８ １９５ ８．２８ ８３．９２

上述基于可靠性的优化设计，在外载荷为 １７．５ｋＮ
时，连接结构可靠度由 ０．９９８提高到 ０．９９９９９９
以上，满足优化设计要求，同时最优设计方案使得

连接结构的质量由７８．８３ｇ下降至 ７３．７５ｇ，质量
下降了６．４４％。
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图 ４　基于可靠性的螺栓连接优化设计过程

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌｉａｂｉｌｉｔｙｂａｓｅｄｄｅｓｉｇｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｂｏｌｔｅｄｊｏｉｎｔ

６　结　论

１）将修正特征曲线方法和随机参数统计模
型结合，建立了 ＣＦＲＰ螺栓连接失效载荷的概率
分析模型，进而以关键影响参数为设计变量，以结

构可靠度指标为约束，以连接结构质量为设计目

标，发展了基于可靠性的 ＣＦＲＰ螺栓连接优化设
计方法。

２）采用正交试验设计方法建立基于可靠性
的螺栓连接优化设计计算方案，优化结果表明，关

键影响参数 ＸＣ为２４５０ＭＰａ、ｔｐｌｙ为０．１７４ｍｍ、Ｅ１１
为２２５ＧＰａ时的设计方案为螺栓连接最佳设计方
案，该方案使得外载荷为１７．５ｋＮ时，螺栓连接可
靠度由 ０．９９８提高到 ０．９９９９９９以上，同时使得
连接结构的质量下降了６．４４％。
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长周期高精度回归轨道与脉冲轨道控制策略设计

何艳超１，，徐明２

（１．航天东方红卫星有限公司，北京 １０００９４；　２．北京航空航天大学 宇航学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对长周期回归轨道设计和维持问题，研究了一种基于高阶 Ｐｏｉｎｃａｒé映射
的高精度引力场中回归轨道优化设计和控制的通用性半解析方法，其中摄动包含大气阻

力、太阳辐射压力和日月三体引力等因素。通过对 Ｐｏｉｎｃａｒé映射进行高阶展开并表示为多
项式形式，可精确近似对一个或者多个回归周期内的轨道递推，从而在赤道升交点处施加

脉冲推力，实现高精度的回归轨道设计和控制。提出了分别解决严格和宽松 ２种回归约束
下问题的方法，并应用于实际在轨 ＴｅｒｒａＳＡＲＸ、Ｌａｎｄｓａｔ８、ＩＲＳＰ６、ＳＰＯＴ７和 ＵｏＳＡＴ１２任务
的回归模式。所提方法具有计算效率和精度高的优点，可用于星上自主轨道递推和轨道

控制。

关　键　词：回归轨道；高阶 Ｐｏｉｎｃａｒé映射；半解析设计；严格回归约束；宽松回归约束
中图分类号：Ｖ４１２．４＋１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２５６１２

　　回归轨道具有使卫星定期沿着相对于中心天
体完全重复的轨段上飞行的特性，由于其相邻星

下点轨迹在同一纬度圈上的间距相等，可满足对

特定区域和目标的周期性观测要求
［１３］
。事实

上，回归轨道为中心天体固连坐标系下的周期轨

道。该类轨道在对地观测、侦察和科学探测等各

类地球遥感任务中已经得到广泛应用，如 Ｌａｎｄｓａｔ
（美国）、Ｅｎｖｉｓａｔ（欧洲）、ＳＰＯＴ（法国）和 Ｔｅｒｒａ
ＳＡＲＸ（德国）等［２４］

。

回归轨道的轨迹周期性重复特性是由于轨道

运动与中心天体旋转发生共振而形成。因而在轨

道设计中需要考虑非球形引力摄动，而在以往多

数关于地球回归轨道的研究中假设轨道主要的摄

动因素来自于地球非球形引力分布。随着地球非

中心引力场理论研究的进步和航天工程实践的深

入发展，不少学者相继尝试采用高阶引力摄动模

型进行轨道设计研究。Ｌａｒａ［１］提出了一种基于

“修正预测”的自动求解数值方法，可得到高阶
带谐项摄动下的回归轨道初值。随后，在考虑二

阶带谐项和田谐项摄动下，从动力学系统的观点，

Ｌａｒａ［５］将回归轨道考虑为分叉于地球固连坐标系
下的赤道面内的周期轨道，并研究了稳定性。更

进一步，通过将 Ｊ２摄动下的回归轨道作为初值，

Ｌａｒａ和 Ｒｕｓｓｅｌｌ［６］采用微分修正算法实现了在完
全地球引力摄动模型下的回归轨道快速设计。此

外，Ａｏｒｐｉｍａｉ和 Ｐａｌｍｅｒ［２］研究了考虑带谐项摄动
系数为 Ｊ４和 Ｊ

２
２时，利用周转圆轨道根数求解满

足回归条件的轨道。杨盛庆等
［７］
提出了适用于

高精度轨道动力学模型的迭代修正方法可获得严

格回归轨道。以上研究实现了在高阶甚至完全地

球摄动引力下进行轨道设计以保证足够精度要求

的目标，但是很少有研究在设计阶段直接考虑非

地球引力摄动（如大气阻力、太阳辐射光压和日

月引力）的作用，而它们将在轨道控制阶段加以
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考虑，因为非保守力尤其是大气阻力所引起的星

下点轨迹漂移需要额外施加控制力进行抑制。

因此，若缺少必要的轨道维持或轨道设计初

值存在一定的误差，长期运行的回归轨道在实际

动力学环境中则会失去回归特性。针对该问题，

一些学者在轨道设计的基础上面向具体的轨道控

制目标提出了一些方法。受限于星上设备体制和

地面站处理能力，Ａｏｒｐｉｍａｉ和 Ｐａｌｍｅｒ［２］提出的多
脉冲自主控制策略可将卫星由初始条件配置到回

归轨道条件。基于半解析方法，Ｓｅｎｇｕｐｔａ等［８］
研

究了在 Ｊ２摄动和大气阻力作用下对地覆盖小偏

心率回归轨道的控制问题。温生林等
［９］
同样考

虑在 Ｊ２摄动和大气阻力摄动下，基于 Ｌｙａｐｕｎｏｖ
理论设计了回归轨道卫星星下点轨迹保持的相对

平均轨道根数反馈控制律。张冲难等
［１０］
针对轨

道控制时间、燃料消耗、偏心率等约束条件，给出

了多脉冲轨道控制策略的具体实现方法进行回归

轨道维持。针对回归轨道对地连续覆盖维持问

题，Ｆｕ等［４］
基于纬度幅角分析了整个星下点轨迹

漂移量，并提出了维持轨迹漂移不超过给定阈值

的控制策略。

本文研究了一种基于微分代数运算和考虑完

全摄动因素的引力模型下高精度回归轨道设计与

控制的半解析方法。通过对 Ｐｏｉｎｃａｒé映射进行高
阶 Ｔａｙｌｏｒ展开以获得轨道在一个或者多个回归周
期内的状态量。该方法一方面通过研究施加于映

射交点（即赤道升交点）处的速度增量对回归模

式的作用以实现高精度回归轨道设计与轨道控制

量优化求解；另一方面通过采用多项式运算代替

传统数值积分以避免在完全引力摄动下进行长周

期回归轨道递推造成的计算复杂性，从而提高回

归轨道设计与轨道控制量生成效率，对星上的自

主实施具有重要意义。

１　问题描述与建模

１．１　坐标系定义
图１给出地心惯性坐标系和地心固连坐标系

的定义。取赤道面为地心惯性坐标系的基本平

面，^Ｘ轴由地心指向春分点，^Ｚ轴垂直基本平面，^Ｙ
轴与 Ｘ^、^Ｚ轴形成正交系；对于地心固连坐标系，^ｘ
轴由地心出发沿着赤道面与子午面的交线，^ｚ轴
平行于地球自转轴，^ｙ轴与 ｘ^、^ｚ轴组成正交系。
地心固连坐标系相对地心惯性坐标系自转的角速

度为 ωＥ。

图 １　地心惯性坐标系和地心固连坐标系

Ｆｉｇ．１　ＥａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｅｄｉｎｅｒｔｉａｌａｎｄＥａｒｔｈｃｅｎｔｅｒｅｄ，

Ｅａｒｔｈｆｉｘｅｄｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｆｒａｍｅｓ

继承文献［１］的变量定义，卫星在惯性空间
中的位置由圆柱坐标（ｒ，ｚ，）确定，ｒ为卫星到 Ｚ^
轴的距离，ｚ为卫星距离赤道面的高度，为卫星
子午面的瞬时经度。卫星在地心固连坐标系中的

位置与速度表示为轨道状态量 Ｘ＝［ｘ，ｙ，ｚ，ｖｘ，ｖｙ，

ｖｚ］
Ｔ
，则其星下点轨迹的纬度 φ和经度 λ分别满

足 ｓｉｎφ＝ｚ／ρ和 ｔａｎλ＝ｙ／ｘ（ρ表示卫星与地心
之间的距离）。由于赤道处的星下点轨迹漂移最

大，以下研究中仅需要考虑卫星向上穿越赤道面

时的状态量。

回归轨道实际上为中心天体固连坐标系中

的周期轨道，可通过一些数值方法求解，如文

献［５６］提出的“预测修正”算法。该方法针对
保守的中心天体引力场是有效的，但当加入非

保守力的影响时，将几乎无法生成周期轨道。

根据求解周期轨道的思路，回归轨道的初始状

态 Ｘ０须与经过特定回归圈次之后的终止状态
Ｘｆ充分接近。

由于近地轨道动力学环境中存在各类摄动力

的影响，特别是非保守力，即便是满足回归条件的

轨道也会因摄动作用，相对于参考轨道发生漂移。

在缺少必要的轨道维持下，实际轨道将逐渐偏离

回归条件，并最终导致任务的失败。需要指出的

是，根据不同的任务要求，轨道维持并不必过于频

繁和严格，而仅需实际轨道与参考轨道的偏差不

超过预设的阈值即可。

１．２　回归轨道条件
当轨道满足共振条件时，即卫星的平均角速

度与地球的自转角速度可约，此时轨道为回归轨

道，则具有如下关系：

７５２２
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ｎＮ（ωＥＴｄ －ΔΩｄ）－２πｎＭ ＝０ （１）
式中：ΔΩｄ为在一个交点周期 Ｔｄ内升交点赤经的
漂移量；ｎＭ为回归周期；ｎＮ为在一个回归周期内
的轨道圈数。当回归轨道具有严格的 ｎＭ∶ｎＮ回
归模式时，星下点轨迹在赤道位置上的经度（仅

考虑升交点处）表示为

λｊ＝λ０＋２π
ｎＭ
ｎＮ
ｊ （２）

式中：λ０为回归轨道起点处的经度；λｊ为第 ｊ圈
轨道在升交点处的经度。式（２）可作为标称轨
道的基准，以评估实际轨道偏离标称设计的

程度。

１．３　严格和宽松回归条件
从实际任务实现的角度来说，回归轨道的

任务要求可分为 ２类：严格和宽松。相应地，回
归轨道条件可定义为一个回归周期内的精确回

归解和多个回归周期内的有界解。前者表示回

归轨道在经过一个回归周期后返回初始位置，

后者表示回归轨道可在多个回归周期内返回初

始位置。

对于精确回归解的要求，回归轨道在一个回

归周期内在地心固连坐标系下的初始状态 Ｘ０等
于终止状态 Ｘｆ。对于回归轨道有界解，回归轨道
在 ｍ个回归周期后的终止状态 Ｘｆ等于初始状态
Ｘ０。在该情况中，起始于初始有界解，轨道在到
达 ｍ个回归周期前将会出现偏离，但通过对轨道
在第 ｍ个回归周期时的状态施加约束条件 Ｘ０＝
Ｘｆ，轨道将会返回至初始状态 Ｘ０附近并与之保持
一定偏差，故称为有界。需要说明的是，当回归周

期数 ｍ＝１时，回归轨道有界解即约化为精确解。
在实际轨道设计问题中，可根据期望的精度和轨

道控制频率来确定采用何种解。若任务具有严格

的精度要求，可根据精确解进行轨道设计并在每

个回归周期内进行轨道维持；而对于宽松精度要

求，可选择有界解进行设计，并在多个回归周期内

进行一次轨道维持。

２　基于微分代数的高阶Ｐｏｉｎｃａｒé映射
２．１　微分代数方法

微分代数方法起源于人们尝试利用代数手段

求解解析问题，其主要思想是在计算机环境中用

类似于用浮点数近似实数的方式来处理函数及其

运算。

利用微分代数方法可直接在计算机环境中获

得 ｎ维函数的任意 ｋ阶 Ｔａｙｌｏｒ展开式，并计算相

应函数在某点的值，而所需计算量是固定的。在

微分代数框架下进行所有的计算可实现一般的常

微分方程关于初始条件的直至任意阶数的相流

Ｔａｙｌｏｒ展开。
不失一般性，考虑下述初值问题

ｘ＝ｆ（ｘ，ｔ）
ｘ（ｔ０）＝ｘ

{
０

（３）

及其对应的相流 ψ（ｔ；ｘ０）。若采用 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ
等传统数值积分方法，按照计算机的浮点运算规

则对一组初始点 ｘ０仅可以获得单条轨道。而若
将 ｘ０初始化为微分代数表示形式，并在微分代数
框架下进行所有数值积分中涉及的运算，可以得

到相流关于 ｘ０的任意阶数的 Ｔａｙｌｏｒ展开从 ｔ０到
ｔｆ的积分，其多项式表达形式为 ψ（ｔｆ；ｘ０＋δｘ０），
记为

$ｘｆ
（ｘ０），如图２所示。

图 ２　ｘ０邻域内初始点（ｘ０＋δｘ０）在 ｔｆ处的近似解

Ｆｉｇ．２　Ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｉｏｎｏｆｉｎｉｔｉａｌｖａｌｕｅ（ｘ０＋δｘ０）ｉｎｔｈｅ

ｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄｏｆｘ０ａｔｔｆ

同时，仅需要将数值积分运算操作替换为对

应的微分代数运算，即可将标准的显式积分模式

转化为对应的微分代数形式。而涉及到的步长控

制和误差估计只需要由 Ｔａｙｌｏｒ展开多项式的常值
部分来确定，即作为 Ｔａｙｌｏｒ展开点的参考轨道。
因此，所得到的积分结果是以数值方法得到结果

的 Ｔａｙｌｏｒ展开多项式，即相流的数值近似。
微分代数的主要优势在于：无需对变分方程

进行推导和积分处理即可得到流的高阶展开式；

仅需要将浮点数的代数运算替换为微分代数运算

即可实现，因为微分代数方法同常微分方程是独

立的。另外，利用 ＣＯＳＹＩＮＦＩＮＩＴＹ软件可实现微
分代数运算，在有限的计算时间内即可得到高阶

展开式
［１１１２］

。

２．２　高阶 Ｐｏｉｎｃａｒé映射
为了确定回归轨道的状态量，基于微分代数

方法求解 Ｐｏｉｎｃａｒé映射，该映射可将截面（赤道
面）上的任意点在经过一个回归周期后同样投影

至该截面
［１３］
。

假设轨道的回归模式为 ｎＭ∶ｎＮ，本算法以满
足回归和太阳同步约束的不动点轨道为参考

点
［１３］
。不动点状态量在经过从地心惯性坐标系
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到地心固连坐标系转换后的状态量为 Ｘ ＝［ｘ，

ｙ，ｚ，ｖｘ，ｖ

ｙ，ｖ


ｚ］

Ｔ
，回归周期取为 Ｔ ＝ｎＮＴ


ｄ，

并令 ｚ ＝０，即考虑回归轨道的起点总是在赤道

面上。将状态量 ｘ、ｙ、ｖｘ、ｖｙ、ｖｚ和回归周期 Ｔ初始
化为微分代数变量，并在完全引力摄动模型下进

行轨道递推（时间从 ｔ＝０到 ｔ＝Ｔ）。由此可得到
Ｐｏｉｎｃａｒé映射的高阶 Ｔａｙｌｏｒ展开式为
Ｘｆ＝$Ｘｆ

（ｘ，ｙ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ，Ｔ） （４）

通过求解下面的参数化隐式方程可消除 Ｔ
自由度：

ｚｆ＝$Ｘｆ
（ｘ，ｙ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ，Ｔ）＝０ （５）

即令满足多项式映射（４）的分部 ｚ为 ０。基于微
分代数方法可得

Ｔ＝
$Ｔ（ｘ，ｙ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ） （６）

将其回代至映射（４），即可求得
Ｘｆ＝$Ｘｆ

（ｘ，ｙ，ｖｘ，ｖｙ，ｖｚ） （７）

需要说明的是，由于轨道递推是在地心惯性

坐标系下进行的，而映射（４）～（６）及参数化隐式
方程（５）中涉及的轨道状态量均表示在地心固连
坐标系中，故在进行微分代数运算时，需要计算从

地心惯性坐标系到地心固连坐标系的转换矩阵

Ｍ，坐标转换需考虑地球章动和极移效应，故矩阵
Ｍ为时变的，可通过下面的一阶近似：
Ｍ（Ｔ）＝Ｍ（Ｔ０）＋Ｍ′（Ｔ０）δＴ （８）

将转换矩阵表示为微分代数形式。式中：Ｔ０
为 Ｔａｙｌｏｒ多项式（６）中的常数项，而 Ｍ′（Ｔ０）为 Ｍ

在 Ｔ０时刻的近似变化率，可通过 Ｍ在 Ｔ０附近的
线性变化近似得到，时间变化 δＴ取为微分代数
变量。

通过 Ｐｏｉｎｃａｒé映射（７），可将在赤道面上参
考点附近的任意初始点 Ｘ０经过一个回归周期后
投影至赤道面，且映射（６）为所需时间（回归周
期）。求解 Ｐｏｉｎｃａｒé映射需要进行关于 ６个变量
的微分代数积分，因此相对于普通的浮点数积分

需要更多的计算时间。但一旦获得了该映射，便

可通过简单的多项式代入运算精确近似轨道递

推，极大地减少计算量。

３　回归轨道设计

作为实现回归轨道控制的基准
［１４］
，回归轨道

设计是一个优化求解满足目标条件初值的过程，

定义该多目标函数如下：

Ｆ＝［Δｖ，ｘ０－ｘｆ，ｖ０－ｖｆ，Ω
·

－ωＳ ］
Ｔ ＝０

（９）

式中：Δｖ为偏离初始猜测的速度偏差量，可直接

取自微分代数变量（Δｖｘ，Δｖｙ，Δｖｚ）；而 ｘ０（ｖ０）和
ｘｆ（ｖｆ）分别为卫星的初始位置（速度）和在经过一

个或几个回归周期后升交点处的终止位置（速

度）；Ω
　·
为升交点赤经漂移率；ωＳ＝１．９９０９６８７１×

１０－７ｓ－１为地球绕太阳的角速度。引入以上目标

函数的目的是得到具有太阳同步特性的回归轨道

初值，且要求该初值相对于初始猜测具有最小的

速度修正量 Δｖ。事实上，根据不同的任务需

求，式（９）中太阳同步条件可去掉或被其他条件

所替换，如具有特定的轨道倾角，这将在４．３节的

算例中说明。

由于在回归轨道设计中不可避免地需要进

行轨道递推积分，通常不考虑更复杂的摄动因

素或在复杂摄动下仅考虑到较短时间周期的轨

道计算，以避免计算复杂度的增加，而本文利用

微分代数运算的 Ｐｏｉｎｃａｒé映射多项式来高精度

近似常用的轨道积分过程，在计算效率上更具

有优势。

采用实际太阳同步回归轨道任务的回归模式

作为仿真算例以阐释本节所提出的方法，其中

ＴｅｒｒａＳＡＲＸ的回归模式为１１∶１６７，Ｌａｎｄｓａｔ８的回

归模式为 １６∶２３３，ＩＲＳＰ６的回归模式为 ２４∶３４１，

ＳＰＯＴ７的回归模式为 ２６∶３７９。对于这 ４种任

务，一个回归周期内的实际轨道在每圈升交点

处的经度与其标称值的对比如图 ３所示，其中

经度标称值由式（２）计算得到，而实际轨道则通

过对求解优化问题（９）所得到的初值进行轨道

递推得到。

由图３所示，对于不同回归模式的回归轨道，

经度的实际值处于标称值所表示的“□”内，说明

由本节所提出的设计方法获得的轨道初值精度可

得到保证。进一步地，将图 ３中每一圈升交点处

经度的实际值与标称值之间的误差表示出来，如

图４所示（图中 ｎＮ为无量纲值）。对比发现，实际

经度偏离标称值的误差大小不超过０．００８°，对应在

赤道上的漂移距离为 ０．８９ｋｍ。同时可以发现，

ＴｅｒｒａＳＡＲＸ模式的轨道具有最大的经度漂移，这

是因为其对应轨道高度（半长轴为 ６８８３．５１３ｋｍ）

相对于其他３种模式最低，受到的大气阻力摄动

作用最强。需要指出的是，本节求解得到的初值

和轨道递推均在完全引力摄动模型下进行且没有

消除短周期项，因此经度误差的变化出现了短周

期的振荡。
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图 ３　升交点处经度实际值与标称值的对比

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｃｔｕａｌａｎｄｎｏｍｉｎａｌｌｏｎｇｉｔｕｄｅｖａｌｕｅｓａｔａｓｃｅｎｄｉｎｇｎｏｄｅｓ

图 ４　一个回归周期内每圈轨道升交点处经度实际值与其标称值对比的漂移量

Ｆｉｇ．４　Ｄｒｉｆｔｖａｌｕｅｏｆａｃｔｕａｌｌｏｎｇｉｔｕｄｅｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｎｏｍｉｎａｌｏｎｅａｔａｓｃｅｎｄｉｎｇｎｏｄｅｓｏｆ

ｅａｃｈｃｙｃｌｅｏｆｏｒｂｉｔｄｕｒｉｎｇｏｎｅｒｅｐｅａｔｃｙｃｌｅ
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　第 １１期 何艳超，等：长周期高精度回归轨道与脉冲轨道控制策略设计

４　脉冲轨道控制策略
４．１　控制策略设计

对于任何采用回归轨道的空间任务，要面临

的一个主要问题是：当卫星偏离参考轨道一定范

围时，需要施加周期性控制以恢复至回归轨道条

件，否则任由偏差增大将导致任务失败。根据第

３节所确定的回归轨道初值，卫星在经过一个或
若干个回归周期后终止状态将会偏离初始状态。

因此，为消除该偏差，本节设计一种脉冲轨道控制

策略以进行轨道维持，步骤如下：

步骤１　根据在轨道设计阶段所提出的设计
方法，可得到满足多目标函数（９）的回归轨道
初值。

步骤２　对所得到初值进行轨道积分，得到
与设计阶段采用的时间长度（一个或者多个回归

周期）相同的轨道状态，并利用此时的轨道状态

重新构造微分代数映射。

步骤３　为得到下一个（或多个）回归周期内
的初值，即脉冲控制的目标值，利用在步骤２中重
新构造得到的微分代数映射，通过优化方法对控

制问题，即式（１０）进行求解。
步骤 ４　根据步骤 ２得到的第一个（或者多

个）回归周期结束时的末状态量与步骤 ３得到的
目标值的速度差值，即可获得轨道控制所需要的

速度脉冲。

在由上述轨道控制方法得到的速度脉冲作用

下，所有的星下点轨迹将会维持在标称轨迹附近

期望的偏差阈值内。需要说明的是，控制目标值

是根据控制精度要求而决定的，为得到该目标值

可将控制问题表示为

Ｊ＝ Δｖ２

　　ｓ．ｔ．

ｘ０－ｘｆ≤ ｘｔ

ｖ０－ｖｆ≤ ｖｔ

Ω
　·
－ωＳ ≤ Ω

　·{
ｔ

（１０）

式中：优化变量 Δｖ＝［Δｖｘ，Δｖｙ，Δｖｚ］
Ｔ
；ｘｔ、ｖｔ和

Ω
　·

ｔ分别为距离大小、速度大小和升交点赤经漂

移率大小的阈值，可根据任务要求预先设定。

注意，非线性约束条件反映了对轨迹漂移的精

度要求和其他要求（如太阳同步特性等要求）。

一般来说，上述阈值取值的大小分别表示控制

策略对轨迹维持的宽松和严格要求，从而对控

制结果产生影响。

需要说明的是，采用微分代数方法所得到的

Ｔａｙｌｏｒ多项式映射通常对多个回归周期（一般为
２～３个）均有效，可用来近似真实的轨道递推结
果。该映射可以通过地面离线计算得到，并在卫

星入境可见时上注至星载计算机，并在随后的１～
２个回归周期内（直至多项式精度发散）由星上进
行多项式运算即可。由于多项式的计算仅涉及乘

法和加法运算，且无需每个回归周期内均上注轨

道控制指令，在线计算并不需要过多消耗星上有

限的 ＣＰＵ计算资源和占用地面上行资源，便于星
上进行轨道递推计算，该优点对星上自主轨道控

制具有重要的作用。

４．２　严格精度情形
本节将说明具有严格精度要求的控制策略。

在本情形下的算例中，取位置漂移、速度漂移和升

交点赤经漂移的阈值分别为 １０－６ｋｍ、１０－３ｋｍ／ｓ
和１０－７（°）／ｓ以确定具有严格精度要求的轨道目
标状态量。为保持一致性，本节同样以在设计阶

段所采用的４个实际回归轨道任务模式为例。
实施脉冲轨道控制前后的２个回归周期的状

态量如表１～表４所示，各表的第２列和第４列中
的位置、速度分别为开始第 １个和第 ２个回归周
期的初始条件，而第３列和第５列中的位置、速度
分别为第１个和第２个回归周期结束时的终止状
态。在第 １个回归周期结束时，通过施加脉冲控
制使卫星到达目标状态，即第２个回归周期的初始
状态，并随后开始第２个回归周期。所需的速度增
量 Δｖ只需通过对比第３列和第４列的速度分量即
可，各回归模式算例（ＴｅｒｒａＳＡＲＸ、Ｌａｎｄｓａｔ８、ＩＲＳ
Ｐ６和 ＳＰＯＴ７）所需大小分别为 ６．８１７８ｃｍ／ｓ、
６．６０７０ｃｍ／ｓ、９．７２８１ｃｍ／ｓ和 １３．８４７６ｃｍ／ｓ。
通过以上脉冲机动，即可将轨迹偏差维持在给定

阈值内，并满足严格的精度要求。

不同于采用调节半长轴平根的方式进行轨道

维持，本文方法直接通过速度修正进行轨道控制，

改变瞬时轨道根数，如图 ５～图 ７所示。图中各
轨道圈次升交点处半长轴 ａ、轨道倾角 ｉ和升交点
赤经漂移率 Ω

·

均为在真赤道坐标系下的值，ｎＮ为
无量纲值。此外，图 ７中虚线为地球绕太阳运动
角速度 ωＳ的大小。由仿真结果可知，各参数在施
加轨道控制前后保持连续变化，且半长轴与升交

点赤经漂移率均保持在固定的区间内。

因此，基于严格回归轨道条件的轨道设计及

每个回归周期施加一次脉冲机动的轨道控制方法

可以用来完成具有严格精度要求的回归轨道

任务。
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表 １　ＴｅｒｒａＳＡＲＸ回归模式算例轨道控制结果

Ｔａｂｌｅ１　ＯｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆＴｅｒｒａＳＡＲＸｒｅｐｅａｔｐａｔｔｅｒｎ

状态量
第１个回归周期 第２个回归周期

初始 终止 初始 终止

ｘ／ｋｍ ６７８４．５０９１１８ ６７８４．５０８９０８ ６７８４．５０８９０８ ６７８４．５０８４９１

ｙ／ｋｍ －１１９８．８２５２７４ －１１９８．８２５４０４ －１１９８．８２５４０４ －１１９８．８２５３３２

ｚ／ｋｍ ０ ０ ０ ０

ｖｘ／（ｋｍ·ｓ
－１） －０．２６８２６７７３０ －０．２６８２１１９３４ －０．２６８２７２６９１ －０．２６８２４４００３

ｖｙ／（ｋｍ·ｓ
－１） －１．４６３２７９４３８ －１．４６３２７７３８６ －１．４６３２７８５８３ －１．４６３４５９５３８

ｖｚ／（ｋｍ·ｓ
－１） ７．５４４０５５４４６ ７．５４４０２５０６９ ７．５４４０５５９７８ ７．５４４００１９３０

Ｔ／ｓ ９５０３９９．３８ ９５０３９９．６４

表 ２　Ｌａｎｄｓａｔ８回归模式算例轨道控制结果

Ｔａｂｌｅ２　ＯｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆＬａｎｄｓａｔ８ｒｅｐｅａｔｐａｔｔｅｒｎ

状态量
第１个回归周期 第２个回归周期

初始 终止 初始 终止

ｘ／ｋｍ ６９７５．５５２１０１ ６９７５．５５１５５８ ６９７５．５５１５５８ ６９７５．５５１３８１

ｙ／ｋｍ －１２３２．５８２６３９ －１２３２．５８２７９９ －１２３２．５８２７９９ －１２３２．５８２７７８

ｚ／ｋｍ ０ ０ ０ ０

ｖｘ／（ｋｍ·ｓ
－１） －０．２８５０４６６３６ －０．２８５００７３５５ －０．２８５０７３３０８ －０．２８５０３０５４４

ｖｙ／（ｋｍ·ｓ
－１） －１．５６１５１５７９１ －１．５６１７０６３６３ －１．５６１７０５６７６ －１．５６１８５５６３９

ｖｚ／（ｋｍ·ｓ
－１） ７．４２６３１４３４２ ７．４２６２８４５４８ ７．４２６２８８４２９ ７．４２６２６４７８４

Ｔ／ｓ １３８２３９９ １３８２３９９．６

表 ３　ＩＲＳＰ６回归模式算例轨道控制结果

Ｔａｂｌｅ３　ＯｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆＩＲＳＰ６ｒｅｐｅａｔｐａｔｔｅｒｎ

状态量
第１个回归周期 第２个回归周期

初始 终止 初始 终止

ｘ／ｋｍ ７０９１．０１１０２９ ７０９１．０１０５４６ ７０９１．０１０５４６ ７０９１．０１０２４７

ｙ／ｋｍ －１２５２．９８４２７５ －１２５２．９８４９９９ －１２５２．９８４９９９ －１２５２．９８４９４３

ｚ／ｋｍ ０ ０ ０ ０

ｖｘ／（ｋｍ·ｓ
－１） －０．２９５６２２１５３ －０．２９５５５０８７８ －０．２９５６４７６４７ －０．２９５６０９０３３

ｖｙ／（ｋｍ·ｓ
－１） －１．６２３２６６１６９ －１．６２３４１２８２５ －１．６２３４０３１５３ －１．６２３７５２３３６

ｖｚ／（ｋｍ·ｓ
－１） ７．３５６２２２４１２ ７．３５６２００３５５ ７．３５６２０２７８３ ７．３５６１４９７４０

Ｔ／ｓ ２０７３５９９．４ ２０７３６００．５

表 ４　ＳＰＯＴ７回归模式算例轨道控制结果

Ｔａｂｌｅ４　ＯｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆＳＰＯＴ７ｒｅｐｅａｔｐａｔｔｅｒｎ

状态量
第１个回归周期 第２个回归周期

初始 终止 初始 终止

ｘ／ｋｍ ７０９６．３４８８４４ ７０９６．３４８５６９ ７０９６．３４８５６９ ７０９６．３４８３７４

ｙ／ｋｍ －１２５３．９２７４６９ －１２５３．９２８４４４ －１２５３．９２８４４４ －１２５３．９２８４０４

ｚ／ｋｍ ０ ０ ０ ０

ｖｘ／（ｋｍ·ｓ
－１） －０．２９６０８９２７４ －０．２９６００９０ －０．２９６１１１４３９ －０．２９６０６２４１４

ｖｙ／（ｋｍ·ｓ
－１） －１．６２５９８１４４９ －１．６２６１１３０ －１．６２６０９８８４４ －１．６２６４０８５６１

ｖｚ／（ｋｍ·ｓ
－１） ７．３５３０２５８１８ ７．３５３００６５７５ ７．３５３００９０９９ ７．３５２９６２１２０

Ｔ／ｓ ２２４６３９８．４ ２２４６３９９．８

２６２２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　第 １１期 何艳超，等：长周期高精度回归轨道与脉冲轨道控制策略设计

图 ５　施加脉冲机动前后半长轴的演化

Ｆｉｇ．５　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｉｍｐｕｌｓｉｖｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

图 ６　施加脉冲机动前后轨道倾角的演化

Ｆｉｇ．６　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｉｍｐｕｌｓｉｖｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

３６２２
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图 ７　施加脉冲机动前后升交点赤经漂移率的演化

Ｆｉｇ．７　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｄｒｉｆｔｒａｔｅｏｆｒｉｇｈｔａｓｃｅｎｓｉｏｎｏｆａｓｃｅｎｄｉｎｇｎｏｄｅｂｅｆｏｒｅａｎｄａｆｔｅｒｉｍｐｕｌｓｉｖｅｍａｎｅｕｖｅｒｓ

４．３　宽松精度情形
考虑到在实际任务设计中，存在着对精度要

求比较宽松的情况，如允许设计轨道同标称轨道

之间存在一定的偏差，此时不必如严格精度情形

那样在每个回归周期内均进行一次脉冲机动控

制，从而对燃料的消耗也将随之大大减少。

本节 以萨瑞卫星 技 术 有 限 公 司 实 施 的

ＵｏＳＡＴ１２地球观测任务［１５］
为例，对宽松精度情形

下的轨道控制策略进行说明，并将所得结果同已

知结果
［２］
进行对比。

ＵｏＳＡＴ１２卫星质量为 ３００ｋｇ，轨道倾角为
６４．７５°，高度约为 ６５０ｋｍ，轨道回归模式为 ７天
１０２圈。由于该轨道不是太阳同步轨道，在求解
作为初始猜测的不动点时，需将太阳同步约束替

换为倾角约束。基于微分代数方法求解得到的

Ｐｏｉｎｃａｒé映射（７）在多个回归周期内也具有可靠
的精度，故只需要在完全引力摄动模型下进行一

次轨道递推得到映射（７）的 Ｔａｙｌｏｒ多项式，并随
后通过代入多项式计算即可近似轨道递推结果

（在本例中需代入求解 ２次）。由此，可以确定
３个回归周期内的全部轨道状态。采用宽松回归
条件进行轨道设计，容许实际轨迹相对标称轨迹

存在一定的漂移，但在第 ３个回归周期时轨道状
态将返回至初始轨道状态附近。

根据本例的控制要求，仅需初始位置与 ３个
回归周期后的终止位置偏差保持一定的距离范围

即可，则控制优化问题（１０）转化为
Ｊ＝ Δｖ２

　　ｓ．ｔ． ｘ０－ｘｆ≤ ｘｔ （１１）

且在本例中将距离阈值 ｘｔ设定为２ｋｍ，以此
说明回归轨道宽松情形的控制策略。

由于采用代入 Ｔａｙｌｏｒ多项式（７）的方法来近
似求解本应由轨道递推得到的实际状态量，先需

要检验该方法的精度。对比采用微分代数方法得

到的每一个回归周期处的星下点轨迹经度与在相

同时机采用轨道递推方法计算实际的经度，结果

如图８所示。图中：回归周期个数 ｍ无量纲。可
以发现，在３个回归周期内采用微分代数方法得
到结果能较好地吻合利用轨道递推方法所得到的

结果。

如前所述，采用微分代数方法利用宽松回归

条件，仅涉及１个回归周期内的轨道递推和另外
２次 Ｔａｙｌｏｒ多项式的代入求值，相比于直接采用 ３
个回归周期内的轨道递推方法，大大减少了计算

量，实现了轨道的快速和准确的设计。在 ３个回
归周期内升交点处的实际和标称经度值的对比结

果如图 ９（ａ）所示，相应地，二者的偏差表示如
图９（ｂ）所示，图中 ｎＮ无量纲。
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根据本节的轨道控制策略和宽松精度要求，

可得到轨道控制前后６个回归周期内的轨道状态
量如表５所示，回归轨道的初值如第２列所示，在
前３个回归周期内起始于该状态的轨道将会首先
发生漂移，如表５中的第３列状态量所示，该过程
的经度偏差已表示在图９（ｂ）中；在第３个回归周
期时施加脉冲机动 Δｖ，其结果由第 ４列与第 ３列
的速度差值计算得到。图 １０给出了在随后的
３个回归周期内，实际轨迹与初始状态的经度偏
差，可见不超过 ０．００１６３°，约为 １．８１ｋｍ。相应

图 ８　基于微分代数方法和轨道递推方法的经度对比结果

Ｆｉｇ．８　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｅｖａｌｕｅｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙＤＡｂａｓｅｄ

ｏｒｂｉｔａｌｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎｄｎｕｍｅｒｉｃａｌｉｎｔｅｇｒａｔｉｏｎｂａｓｅｄ

ｏｒｂｉｔａｌｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ

地，轨道控制施加前后轨道在真赤道坐标系下的

半长轴和轨道倾角的变化关系如图 １１所示。控
制频率为每３个回归周期（２１天）进行１次轨道控
制，所施加的脉冲控制量大小 Δｖ为３．８５８３ｃｍ／ｓ，
平均每天仅需要 １．８３７３ｍｍ／ｓ的控制消耗。该
结果同文献［２］给出的结果（每天 １次轨道控制，
平均每次轨道控制量为３．６ｍｍ／ｓ，轨迹漂移平均
值为２．７２ｋｍ）一致，但是本文提出的方法基于完
全引力摄动模型，且所需轨道控制频率低、轨道控

制计算效率高同时具有更好的轨迹抑制效果（偏

差不超过１．８１ｋｍ）。

图 ９　三个回归周期内经度的实际值与标称值对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆａｃｔｕａｌａｎｄｎｏｍｉｎａｌｌｏｎｇｉｔｕｄｅ

ｖａｌｕｅｓｄｕｒｉｎｇｔｈｒｅｅｒｅｐｅａｔｃｙｃｌｅｓ

表 ５　宽松精度情形下轨道控制结果

Ｔａｂｌｅ５　Ｏｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｌｏｏｓｅａｃｃｕｒａｃｙｓｃｅｎａｒｉｏ

状态量
前３个回归周期 后３个回归周期

初始 终止 初始 终止

ｘ／ｋｍ －１６８４．５９１６１１ －１６８４．５１５４５７ －１６８４．５１５４５７ －１６８２．７６７１７９

ｙ／ｋｍ －６８２５．０６９８６５ －６８２５．１１２３５９ －６８２５．１１２３５９ －６８２５．５９５９３９

ｚ／ｋｍ ０ ０ ０ ０

ｖｘ／（ｋｍ·ｓ
－１） 　２．６３８５９６１７４ 　２．６３８６０１９７２ 　２．６３８６１８２０４ 　２．６３８９７５３４５

ｖｙ／（ｋｍ·ｓ
－１） －０．６６６３６８８８９ －０．６６６２５１８８３ －０．６６６２５５９６６ －０．６６５５７０４７２

ｖｚ／（ｋｍ·ｓ
－１） ６．８０２６９９１１８ ６．８０２６２６１８４ ６．８０２６６０９４７ ６．８０２４７１５８０

ｔ／ｓ １７９４３０１．５ １７９４２９７．６

５６２２
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图 １０　轨道控制后轨迹经度与其初始值的偏差

Ｆｉｇ．１０　Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆａｃｔｕａｌｏｒｂｉｔａｌｌｏｎｇｉｔｕｄｅｆｒｏｍｉｎｉｔｉａｌ

ｌｏｎｇｉｔｕｄｅａｆｔｅｒｏｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌ

图 １１　六个回归周期内半长轴和轨道倾角的演化

Ｆｉｇ．１１　Ｅｖｏｌｕｔｉｏｎｏｆｓｅｍｉｍａｊｏｒａｘｉｓａｎｄｉｎｃｌｉｎａｔｉｏｎ

ｗｉｔｈｉｎｓｉｘｒｅｐｅａｔｃｙｃｌｅｓ

５　结　论

１）面向严格和宽松任务约束的回归轨道任
务，提出了基于微分代数的高阶 Ｐｏｉｎｃａｒé映射方
法，解决了在完全高精度引力模型下回归轨道设

计与控制问题。

２）针对严格任务约束，在每个回归周期内均
要求初始与终止轨道状态量相等，且在每个回归

周期内施加一次脉冲机动。针对宽松任务要求，

通过 Ｐｏｉｎｃａｒé映射代替轨道积分，实现了在多个

回归周期内的一次轨道设计和在此时间内的一次

脉冲控制。

３）本文方法可极大地减少计算量，并具有对
计算资源依赖较小的优势，便于星上自主进行轨

道递推计算，可用于星上自主轨道维持。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＬＡＲＡＭ．Ｓｅａｒｃｈｉｎｇｆｏｒｒｅｐｅａｔｉｎｇｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔｓ：Ａｓｙｓｔｅｍ

ａｔｉｃａｐｐｒｏａｃｈ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，１９９９，

４７（３）：１７７１８８．

［２］ＡＯＲＰＩＭＡＩＭ，ＰＡＬＭＥＲＰＬ．Ｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔａｃｑｕｉ

ｓｉｔｉｏｎａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｆｏｒｅａｒｔｈｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒ

ｎａｌｏｆＧｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２００７，３０（３）：６５４６５９．

［３］ＮＡＤＯＵＳＨＡＮＭ Ｊ，ＡＳＳＡＤＩＡＮＮ．Ｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔ

ｄｅｓｉｇｎｗｉｔｈｄｅｓｉｒｅｄｒｅｖｉｓｉｔｔｉｍｅａｎｄｏｐｔｉｍａｌｔｉｌｔ［Ｊ］．Ａｅｒｏｓｐａｃｅ

ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１５，４０：２００２０８．

［４］ＦＵＸ，ＷＵＭ，ＴＡＮＧＹ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｏｆｌｏｗｅａｒｔｈ

ｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｓｕｃｃｅｓｓｉｖｅｃｏｖｅｒａｇｅｏｒｂｉｔｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１２，３５（２）：６８６６９１．

［５］ＬＡＲＡＭ．ＲｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔｓｏｆｔｈｅＥａｒｔｈｔｅｓｓｅｒａｌｐｒｏｂ

ｌｅｍａｓｂｉｆｕｒｃａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅｅｑｕａｔｏｒｉａｌｆａｍｉｌｙｏｆｐｅｒｉｏｄｉｃｏｒｂｉｔｓ

［Ｊ］．ＣｅｌｅｓｔｉａｌＭｅｃｈａｎｉｃｓａｎｄＤｙｎａｍｉｃａｌＡｓｔｒｏｎｏｍｙ，２００３，８６

（２）：１４３１６２．

［６］ＬＡＲＡＭ，ＲＵＳＳＥＬＬＲＰ．Ｆａｓｔｄｅｓｉｇｎｏｆｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒ

ｂｉｔｓｉｎｈｉｇｈｆｉｄｅｌｉｔｙｇｅｏｐｏｔｅｎｔｉａｌｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆｔｈｅＡｓｔｒｏｎａｕｔｉ

ｃａｌＳｃｉｅｎｃｅｓ，２００８，５６（３）：３１１３２４．

［７］杨盛庆，杜耀珂，陈筠力．基于迭代修正方法的严格回归轨

道设计［Ｊ］．宇航学报，２０１６，３７（４）：４２０４２６．

ＹＡＮＧＳＱ，ＤＵＹＫ，ＣＨＥＮＪＬ．Ｄｅｓｉｇｎｏｆｓｔｒｉｃｔｌｙｒｅｇｒｅｓｓｉｖｅ

ｏｒｂｉｔｂａｓｅｄｏｎｉｔｅｒａｔｉｖｅａｄｊｕｓｔｍｅｎｔｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１６，３７（４）：４２０４２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［８］ＳＥＮＧＵＰＴＡＰ，ＶＡＤＡＬＩＳＲ，ＡＬＦＲＩＥＮＤＫＴ．Ｓａｔｅｌｌｉｔｅｏｒｂｉｔ

ｄｅｓｉｇｎａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｆｏｒｔｅｒｒｅｓｔｒｉａｌｃｏｖｅｒａｇｅ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＳｐａｃｅｃｒａｆｔａｎｄＲｏｃｋｅｔｓ，２０１０，４７（１）：１７７１８７．

［９］温生林，闫野，张华．低轨回归轨道卫星轨迹漂移特性分析

与控制［Ｊ］．系统工程与电子技术，２０１５，３７（３）：６１３６１９．

ＷＥＮＳＬ，ＹＡＮＹ，ＺＨＡＮＧＨ．Ａｎａｌｙｓｉｓａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆｇｒｏｕｎｄｔ

ｒａｃｋｄｒｉｆｔｆｏｒｒｅｃｕｒｓｉｖｅｌｏｗＥａｒｔｈｏｒｂｉｔｓａｔｅｌｌｉｔｅｓ［Ｊ］．ＳｙｓｔｅｍｓＥｎ

ｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃ，２０１５，３７（３）：６１３６１９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］张冲难，卞燕山，王西京，等．严格回归轨道自动生成算法

及实现［Ｊ］．推进技术，２０１８，３９（７）：１４７２１４７８．

ＺＨＡＮＧＣＮ，ＢＩＡＮＹＳ，ＷＡＮＧＸＪ，ｅｔａｌ．Ａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄｉｍ

ｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆａｕｔｏｍａｔｉｃｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｒｉｇｏｒｏｕｓｒｅｃｕｒｓｉｖｅｏｒｂｉｔ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＰｒｏｐｕｌｓｉｏｎＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１８，３９（７）：１４７２

１４７８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］ＢＥＲＺＭ．Ｍｏｄｅｒｎｍａｐｍｅｔｈｏｄｓｉｎｐａｒｔｉｃｌｅｂｅａｍｐｈｙｓｉｃｓ［Ｍ］．

Ｌｏｎｄｏｎ：ＡｃａｄｅｍｉｃＰｒｅｓｓ，１９９９．

［１２］ＢＥＲＺＭ，ＭＡＫＩＮＯＫ．ＣＯＳＹＩＮＦＩＮＩＴＹｖｅｒｓｉｏｎ８．１ｕｓｅｒ’ｓ

ｇｕｉｄｅａｎｄｒｅｆｅｒｅｎｃｅｍａｎｕａｌ［Ｚ］．ＥａｓｔＬａｎｓｉｎｇ：ＭｉｃｈｉｇａｎＳｔａｔｅ

Ｕｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２００２．

［１３］ＨＥＹ，ＡＲＭＥＬＬＩＮＲ，ＸＵＭ．Ｂｏｕｎｄｅｄｒｅｌａｔｉｖｅｏｒｂｉｔｓｉｎｔｈｅ

ｚｏｎａｌｐｒｏｂｌｅｍ ｖｉａｈｉｇｈｏｒｄｅｒＰｏｉｎｃａｒéｍａｐｓ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

Ｇｕｉｄａｎｃｅ，Ｃｏｎｔｒｏｌ，ａｎｄＤｙｎａｍｉｃｓ，２０１９，４２（１）：９１１０８．

６６２２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　第 １１期 何艳超，等：长周期高精度回归轨道与脉冲轨道控制策略设计

［１４］杨盛庆，杜耀珂，王文妍，等．严格回归轨道的管道导航方

法研究［Ｊ］．中国空间科学技术，２０１７，３７（６）：１０１６．

ＹＡＮＧＳＱ，ＤＵＹＫ，ＷＡＮＧＷＹ，ｅｔａｌ．Ｓｔｕｄｙｏｎｔｈｅｔｕｂｅｎａｖ

ｉｇａｔｉｏｎｏｆｓｔｒｉｃｔｌｙｒｅｇｒｅｓｓｉｖｅｏｒｂｉｔ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＳｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅ

ａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１７，３７（６）：１０１６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＦＯＵＱＵＥＴＭ，ＳＷＥＥＴＩＮＧＭ．ＵｏＳＡＴ１２ｍｉｎｉｓａｔｅｌｌｉｔｅｆｏｒｈｉｇｈ

ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅＥａｒｔｈｏｂｓｅｒｖａｔｉｏｎａｔｌｏｗｃｏｓｔ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｓｔｒｏｎａｕｔｉ

ｃａ，１９９７，４１（３）：１７３１８２．

Ｄｅｓｉｇｎｏｆｌｏｎｇｄｕｒａｔｉｏｎｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔａｎｄｉｔｓ
ｉｍｐｕｌｓｉｖｅｏｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙ

ＨＥＹａｎｃｈａｏ１，，ＸＵＭｉｎｇ２

（１．ＤＦＨＳａｔｅｌｌｉｔｅＣｏ．，Ｌｔｄ．，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００９４，Ｃｈｉｎａ；　２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｄｅｓｉｇｎａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｏｆｌｏｎｇｄｕｒａｔｉｏｎｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒ
ｄｅａｌｓｗｉｔｈａｓｅｍｉａｎａｌｙｔｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｈｉｇｈｏｒｄｅｒＰｏｉｎｃａｒéｍａｐｓｆｏｒｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｄｅｓｉｇｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｏｆ
ｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔｉｎｔｈｅｈｉｇｈｐｒｅｃｉｓｉｏｎｇｒａｖｉｔｙｆｉｅｌｄｓ，ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅｆａｃｔｏｒｓｏｆａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃｄｒａｇ，ｓｏｌａｒ
ｒａｄｉａｔｉｏｎｐｒｅｓｓｕｒｅａｎｄｔｈｒｅｅｂｏｄｙｐｅｒｔｕｒｂａｔｉｏｎｓ．ＴｈｅｍｅｔｈｏｄｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｈｉｇｈｏｒｄｅｒｅｘｐａｎｓｉｏｎｏｆＰｏｉｎｃａｒé
ｍａｐｓ，ｗｈｉｃｈｉｓｅｘｐｒｅｓｓｅｄａｓｔｈｅｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｓ，ｔｏｐｒｏｐａｇａｔｅｔｈｅｏｒｂｉｔｆｏｒｏｎｅｏｒｍｏｒｅｒｅｐｅａｔｃｙｃｌｅｓ，ｅｎａｂｌｉｎｇ
ｔｈｅｐｒｅｃｉｓｅｏｒｂｉｔｄｅｓｉｇｎａｎｄｃｏｎｔｒｏｌｂｙｐｅｒｆｏｒｍｉｎｇｉｍｐｕｌｓｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌａｔｔｈｅｅｑｕａｔｏｒｉａｌｃｒｏｓｓｉｎｇｓ．Ｔｈｅｍｅｔｈｏｄ，
ａｉｍｅｄａｔｂｏｔｈｔｈｅｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙａｎｄｌｏｗａｃｃｕｒａｃｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ，ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄａｎｄａｐｐｌｉｅｄｔｏｍｉｓｓｉｏｎｓｌｉｋｅｔｈｅｒｅ
ｐｅａｔｐａｔｔｅｒｎｏｆＴｅｒｒａＳＡＲＸ，Ｌａｎｄｓａｔ８，ＩＲＳＰ６，ＳＰＯＴ７ａｎｄＵｏＳＡＴ１２．Ｔｈｅｐｒｅｓｅｎｔｍｅｔｈｏｄｈａｓｔｈｅａｄｖａｎ
ｔａｇｅｓｉｎｈｉｇｈｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｎｄｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙ，ｗｈｉｃｈｉｓｓｕｉｔａｂｌｅｆｏｒｔｈｅｏｎｂｏａｒｄａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｏｒｂｉｔａｌ
ｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎａｎｄｏｒｂｉｔａｌｃｏｎｔｒｏｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｐｅａｔｇｒｏｕｎｄｔｒａｃｋｏｒｂｉｔ；ｈｉｇｈｏｒｄｅｒＰｏｉｎｃａｒéｍａｐｓ；ｓｅｍｉａｎａｌｙｔｉｃａｌｄｅｓｉｇｎ；ｈｉｇｈａｃｃｕｒａｃｙ
ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ；ｌｏｗａｃｃｕｒａｃｙｃｏｎｓｔｒａｉｎｔ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２１０４０７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２１０４２３；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０５１８１０：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０５１７．１７４８．００５．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＱｉａｎＸｕｅｓｅｎＹｏｕｔｈＩｎｎｏｖａｔｉｏｎＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＣｏｒｐｏｒａｔｉｏｎ

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

７６２２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　
２０２１年 １１月
第４７卷 第１１期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０２００８０３；录用日期：２０２００９１３；网络出版时间：２０２０１１０３０９：５６
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１１０２．１０３０．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （７１７０１０２０）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｒｏｂｉｎｌｅｏ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：郑重，何锋，李浩若，等．基于贪婪随机自适应搜索法的ＴＴＥ通信调度算法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１１）：
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ＤＯＩ：１０．１３７００／ｊ．ｂｈ．１００１５９６５．２０２０．０３８２

基于贪婪随机自适应搜索法的 ＴＴＥ
通信调度算法

郑重，何锋，李浩若，熊华钢，卢广山
（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：时间触发以太网（ＴＴＥ）采用全局时间触发机制，使通信任务传输具有严格
的时间确定性和无冲突性，适用于航空电子等混合关键应用领域。ＴＴＥ网络提供 ３种不同的
流量类型：具有低抖动和有界端到端延迟的时间触发（ＴＴ）流量，有限制端到端延迟的速率约
束（ＲＣ）流量和无实时性保证“尽力传”（ＢＥ）流量。针对可满足性模理论（ＳＭＴ）等调度算法
在生成 ＴＴ流量离线时刻调度表的过程中，未综合考虑 ＴＴ流量路由和时刻调度表对 ＲＣ流量
延迟产生影响的问题，为了优化 ＴＴＥ网络实时性能，提出了一种基于贪婪随机自适应搜索算
法的 ＴＴＥ通信任务调度算法。在 ＴＴ流量离线调度表的生成过程中考虑了 ＲＣ流量的最坏端
到端延迟（ＷＣＤ），在保证 ＴＴ流量满足可调度性的前提下，通过路由规划和调度时刻表规划降
低了 ＲＣ流量的 ＷＣＤ。对比实验结果表明：所提算法可以有效的提升整网的实时性能，通过
Ａ３８０拓扑组网案例的对比分析，ＲＣ流量的平均延迟减少了 １４．３４％。网络中流量规模越大，
所提算法的收益越大。

关　键　词：时间触发以太网（ＴＴＥ）；贪婪随机自适应搜索；调度算法；优化设计；实时
性分析
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　　与以太网［１］
和航空电子全双工交换式以太

网
［２］
（ＡｖｉｏｎｉｃｓＦｕｌｌＤｕｐｌｅｘＳｗｉｔｃｈｅｄＥｔｈｅｒｎｅｔ，

ＡＦＤＸ）等采用事件触发通信的综合化网络不同，
时间触发以太网（ＴＴＥ）［３４］加入时间触发（ＴＴ）机
制升级而来，建立了全局的时钟同步机制，根据离

线时刻调度表规划 ＴＴ流量的发送和转发时间，
通信具有严格的时间确定性。基于时间窗口的流

量隔离，避免了事件触发流量多路复用排队造成

的端到端时延抖动，提高了网络实时性。ＴＴＥ网
络为了支持不同实时性和安全性需求的应用，低

优先级的速率约束（ＲＣ）流量和无实时性保证
“尽力传”（ＢＥ）流量可以在 ＴＴ流量时刻规划的

空闲时隙发送。

实时和安全关键流量使用静态路由，其传输

路径在网络设计时确定。在路由规划方面已有很

多研究工作。基于轨迹法的 ＡＦＤＸ网络路由算
法
［５］
使所有虚拟链路（ＶＬ）的最大延迟符合限制。

整数线性规划（ＩＬＰ）公式［６］
被用于规划数千个

ＶＬ的路由，以减少带宽消耗，在添加新 ＶＬ或修
改现有 ＶＬ时具有更大的灵活性。ＰＯＧＡ算法［７］

以网络的实时传输性能为优化目标来规划网络中

ＲＣ流量的路由。与传统网络不同，ＴＴＥ网络具有
高优先级的 ＴＴ流量，网络中的路由需要同时考
虑 ＴＴ和 ＲＣ流量。
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ＴＴ帧的调度是静态合成的，可满足模理论
（ＳＭＴ）求解器 ＹＩＣＥＳ［８］，通过建立一组约束条件
来合成静态 ＴＴ调度表。文献［９］在 ＴＴ调度表中
引入了时间孔隙度的概念，ＴＴ数据帧的调度表被
空白时隙分隔，ＲＣ数据帧可以在可预测的延迟
和抖动下传输。文献［１０１１］使用混合整数规划
（ＭＩＰ）和 ＳＭＴ求解器来求解增量调度。文
献［１２］提出了２种偏移形式：连续偏移形式和分
布式偏移形式，ＴＴ流量的偏移量可以通过使用更
新后的周期来计算获得。ＩＬＰ公式也被扩展到联
合路由和调度策略来计算可行的调度表

［１３］
。文

献［１４］提出了一种基于强化学习的调度表生成
方法，将流量调度问题转化为具有马尔可夫特性

的树搜索问题。上述方法在 ＴＴ流量调度表生成
过程中都忽略了 ＴＴ流量对 ＲＣ流量的影响。文
献［１５］提出了一种基于禁忌搜索的启发式方法，
优化 ＴＴ调度表的过程中考虑了 ＲＣ流量的延迟。
该方法通过最短路径路由和尽快（ＡＳＡＰ）调度来
生成启发式算法的初始解。然而初始解决方案可

能会在某些链路上造成拥塞，这意味着 ＴＴ和 ＲＣ
帧可能都不可调度。最终解与初始解的相关性较

差，不适合网络的增量配置。

本文针对 ＴＴＥ网络，提出了一种基于贪婪随
机自适应搜索算法（ＧＲＡＳＰ）的通信任务调度算
法。ＴＴ流量调度表生成过程中，考虑了对 ＲＣ流
量的影响，有效的减少 ＲＣ流量的最坏情况端到
端延迟（ＷＣＤ）。给定 ＴＴＥ网络拓扑 Ｇ以及一组
ＴＴ和 ＲＣ流量 Ｆ＝ＦＴＴ∪ＦＲＣ，可以生成一个解决
方案 Ｍ，其中包括 ＴＴ流量的路由集合 Ｒ以及 ＴＴ
流量的静态时刻调度表 Ｓ。在算法初始解的构造
过程中采用 ＳＭＴ增量化调度算法，适用于网络的
增量化配置以及动态的流量增删。

１　问题描述

本文处理的问题可以公式化成以下的形式：

给定 ＴＴＥ的网络拓扑结构 Ｇ，流量的集合 Ｆ＝
ＦＴＴ∪ＦＲＣ，其中流量的参数包括帧长、周期或
ＢＡＧ、截止时间、源端系统、目的端系统。通过路
径策略和调度策略，可以得到一个解决方案 Ｍ，在
ＴＴ流量可调度的前提下，ＲＣ流量的 ＷＣＤ最小。
因为 ＴＴ流量采用静态调度表，可以通过源端系
统发送时刻偏移量以及目的端系统接收时刻偏移

量来计算 ＴＴ流量的延时。ＲＣ流量是事件触发
模式，需要通过网络演算的方法

［１６１７］
来计算 ＲＣ

流量的最坏延时。

１．１　ＴＴ流量路由
举例说明 ＴＴ流量路由的重要性。考虑如

图１所示的网络拓扑结构，包含 ８个交换机（ＳＷ）
和１６个端系统（ＥＳ）。网络中有 ３条 ＴＴ流量需
要进行路由规划，其源端系统（ｓｃｒ）和目的端系统
（ｄｅｓｔ）分别为
ｆ１＝｛ｆ１·ｓｒｃ＝ＥＳ１，ｆ１·ｄｅｓｔ＝ＥＳ１０｝
ｆ２＝｛ｆ２·ｓｒｃ＝ＥＳ３，ｆ２·ｄｅｓｔ＝ＥＳ８｝
ｆ３＝｛ｆ３·ｓｒｃ＝ＥＳ２，ｆ３·ｄｅｓｔ＝ＥＳ１３｝

采用最短路径原则来规划 ＴＴ流量的路由，
可以直观地减少 ＴＴ流量的端到端延迟，即可以
获得其路由：

ｆ１·ｒｏｕｔｅ＝｛［ＥＳ１，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＳＷ４］，

　　［ＳＷ４，ＳＷ５］，［ＳＷ５，ＥＳ１０］｝
ｆ２·ｒｏｕｔｅ＝｛［ＥＳ３，ＳＷ２］，［ＳＷ２，ＳＷ１］，

　　［ＳＷ１，ＳＷ４］，［ＳＷ４，ＥＳ８］｝
ｆ３·ｒｏｕｔｅ＝｛［ＥＳ２，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＳＷ４］，

　　［ＳＷ４，ＳＷ７］，［ＳＷ７，ＥＳ１３］｝
在这种情况 下，因 为 数 据 流 链 路 ［ＳＷ１，

ＳＷ４］上 ＴＴ流量占用时隙过多，导致没有足够的
时隙用于发送 ＲＣ流量，该链路上 ＲＣ数据帧的
延迟可能会很大。同时由于数据流链路［ＳＷ１，

ＳＷ４］上 ＴＴ流量过多，此链路上的 ＴＴ流量可调
度性变差。

在 ＴＴＥ网络中，节点和数据链路的负载均衡
能够使得链路上保留更多的空闲时隙，因此可以

显著的提高生成离线时刻调度表的可行性，使得

ＴＴ流量可调度。同时更多的空闲时隙可以有效
的减少该链路上 ＲＣ流量的延迟。

图 １　Ａ３８０网络拓扑结构

Ｆｉｇ．１　ＮｅｔｗｏｒｋｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆＡ３８０

９６２２
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１．２　ＴＴ流量调度
图形化展示在 ＴＴ流量时刻调度表设计过程

中考虑 ＲＣ流量的重要性。假设采用图 ２所示网
络拓扑结构，包含 １个交换机和 ３个端系统。流
量配 置 如 表 １所 示，所 有 链 路 速 率 设 置 为
１０Ｍｂｉｔ／ｓ，因此流量 ｆ１和 ｆ６在链路上的传输时间
为６００μｓ，流量 ｆ２和 ｆ７为 １０００μｓ，流量 ｆ３、ｆ４和
ｆ５为８００μｓ。ＲＣ流量 ＷＣＤ取决于其最坏情况
下的延迟，ＲＣ流量可能会被高优先级的 ＴＴ数据
帧和比当前数据帧早到达的同优先级的 ＲＣ数据
帧所影响。

图 ２　ＴＴ流量路由实例

Ｆｉｇ．２　ＴＴｔｒａｆｆｉｃｒｏｕｔｉｎｇｉｎｓｔａｎｃｅ

表 １　网络流量参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｆｆｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

流量编号 周期／ｍｓ 帧长／ｂｉｔ 路由

ｆ１∈Ｆ
ＴＴ ４０ ７５０ ｛［ＥＳ１，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＥＳ３］｝

ｆ２∈Ｆ
ＴＴ ２０ １２５０ ｛［ＥＳ１，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＥＳ３］｝

ｆ３∈Ｆ
ＲＣ １０ １０００ ｛［ＥＳ１，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＥＳ３］｝

ｆ４∈Ｆ
ＲＣ ２０ １０００ ｛［ＥＳ１，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＥＳ３］｝

ｆ５∈Ｆ
ＴＴ ４０ １０００ ｛［ＥＳ２，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＥＳ３］｝

ｆ６∈Ｆ
ＴＴ ８０ ７５０ ｛［ＥＳ２，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＥＳ３］｝

ｆ７∈Ｆ
ＲＣ ２０ １２５０ ｛［ＥＳ２，ＳＷ１］，［ＳＷ１，ＥＳ３］｝

　　图３构造了一种 ＲＣ流量最坏情况下端到端
延迟可视化用例，展示 ＴＴ流量调度对 ＲＣ数据帧
ＷＣＤ的影响。图中矩形框中的数字表示数据帧
的编号；蓝色矩形框表示 ＴＴ帧；橙色矩形框表示
ＲＣ帧；矩形框的左边缘是数据帧的发送时刻；矩
形框的长度表示数据帧传输持续时间；向下黑色

箭头表示 ＲＣ帧的到达时刻。采用及时阻断集成
模式，阴影矩形框表示及时阻断模式下预留的 ＲＣ
帧最大帧长。

图３（ａ）展示了一种未考虑 ＲＣ流量延迟的
情况下生成的 ＴＴ流量调度表。最坏情况下 ＲＣ
流量 ｆ４ 和 ｆ７ 的延迟为 ＷＣＤ（ｆ４）＝７９００μｓ，
ＷＣＤ（ｆ７）＝６８００μｓ。通过调整同一链路上 ＴＴ数
据帧的发送偏移量，重新调度 ＴＴ流量，可以获得一
个优化后的时刻调度表。图３（ｂ）展示了考虑 ＲＣ
流量延迟的优化后的时刻调度表，在没有改变 ＴＴ
流量端到端延迟的情况下，链路上分散的空闲时隙

被整合。整合后的空闲时隙持续时间长度可以用

图 ３　ＴＴ调度表对 ＲＣ流量的影响可视化用例

Ｆｉｇ．３　ＶｉｓｕａｌｉｚｅｄｉｎｓｔａｎｃｅｆｏｒｅｆｆｅｃｔｏｆＴＴｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ

ｔｉｍｅｔａｂｌｅｏｎＲＣｔｒａｆｆｉｃ

于 ＲＣ数据帧的传输，此时最坏情况下 ＲＣ流量 ｆ４
的延迟减少至 ４７００μｓ，流量 ｆ７的延迟减少至
６５００μｓ。充分说明了 ＴＴ流量调度表生成过程中
考虑 ＲＣ流量 ＷＣＤ可以有效提升网络实时性能。

２　通信任务调度算法

枚举２个节点间的每一条路径已被证实为一
个 ＮＰ难问题；ＴＴ流量调度问题，即流水线调度
问题，也是一个 ＮＰ完全问题［１８］

。因此第 １节提
出的路由和调度问题是一个 ＮＰ难问题。本文提
出了基于 ＧＲＡＳＰ的通信任务调度算法，如算法 １
所示。算法的输入为拓扑结构 Ｇ和流量集合 Ｆ＝
ＦＴＴ∪ＦＲＣ，输出为 ＴＴ流量路由集合 Ｒ和离线时刻
调度表 Ｓ组成的解决方案 Ｍ。启发式算法被广泛
的应用于组合优化问题，启发式算法不能保证找

到最优的解决方案，但是可以在合理的时间内为

大型问题找到一个高质量的解决方案。

算法１　通信任务调度算法。
输入：ＴＴ流量集合 ＦＴＴ、拓扑结构 Ｇ。
输出：解决方案 Ｍ。
１　Ｍ←
２　ｒｅｐｅａｔ
３　　　Ｒ←Ｒｏｕｔｉｎｇ（Ｇ，ＦＴＴ）
４　　　Ｓ←Ｓｃｈｅｄｕｌｉｎｇ（Ｇ，ＦＴＴ，Ｒ）
５　　　ｉｆＯｂｊ（Ｓ′，Ｆ）＜Ｏｂｊ（Ｓ，Ｆ）
６　　　　Ｓ←Ｓ′
７　　　ｅｎｄｉｆ
８　ｕｎｔｉｌｔｅｒｍｉｎａｔｅ
９　ｒｅｔｕｒｎＭ

０７２２
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通信任务调度算法分为 ２个部分，路由规划
基于 Ｋ条最短路径算法（ＫＫＳＰ）［１９］为 ＴＴ流量规
划一条最小带宽利用率路径（第 ３行）；调度时刻
表规划基于ＧＲＡＳＰ算法为ＴＴ流量生成一组时刻
调度表（第 ４行）。当新生成的调度表 Ｓ′计算的
目标函数值小于当前最优值时，将调度表 Ｓ′记录
为最优调度表（第６行）。通过上述 ２个阶段，算
法达到给定的时间限制或者迭代次数后终止并输

出最优解决方案 Ｍ，包含 ＴＴ流量路由集合以及
ＴＴ流量调度表。

本文考虑的是在 ＴＴ流量可调度前提下，生
成一组调度表使得 ＲＣ流量的 ＷＣＤ最小，因此设
定算法的目标函数 Ｏｂｊ（Ｓ，Ｆ）：

Ｏｂｊ（Ｓ，Ｆ）＝∑
ｆｉ∈ＲＣ
ＷＣＤ（ｆｉ）＋

　　δ (ＴＴ ∑
ｆｉ∈ＴＴ
ｍａｘ（０，ＷＣＤ（ｆｉ）－ｆｉ·ｄｅａｄｌｉｎｅ )）

（１）
式中：δＴＴ为一个无穷大值的权重；ｆｉ·ｄｅａｄｌｉｎｅ为
流量 ｆｉ的传输截止时间。

目标函数有２部分组成：第１项为网络中 ＲＣ
流量的延迟；第２项为网络中ＴＴ流量的延迟。当
ＴＴ流量的延迟均小于其截止时间时，第 ２项的值
为０，否则为无穷大。
２．１　路由规划

如１．１节所描述的，最短路径策略不会使 ＲＣ
流量的 ＷＣＤ最小，负载均衡原则可以有效的避
免链路上的冲突，从而达到 ＲＣ流量减少 ＷＣＤ的
目的。因此定量分析数据帧在数据链路上的影响

有助于找到一组最优的流量路由集合。式（２）表
示在数据链路 ｐ上传输的所有数据帧总负载。

Ｕｐ ＝ ∑
ｎ

ｉ＝１

Ｌｉ×８
Ｇ( )
ｉ

Ｃ （２）

式中：Ｌｉ为流量 ｆｉ的帧长；Ｇｉ为数据帧 ｆｉ的周期；
Ｃ为数据链路带宽。

那么定义流量 ｆｋ传输路径上的最大链路利
用率为

Ｕｋ ＝ｍａｘ
ｐ∈Ｒｋ
（Ｕｐ） （３）

式中：Ｒｋ为流量 ｆｋ传输路径。
路由规划的输入为拓扑结构 Ｇ和 ＴＴ流量集

合 ＦＴＴ，输出为 ＴＴ流量路由集合 Ｒ。
路由规划步骤如下：

步骤 １　设定路由集合 Ｒ为空，意味着网络
中的流量均需要配置一条传输路径。

步骤 ２　对流量集合 ＦＴＴ中的所有流量进行
随机排序。

步骤３　按照排列的顺序，依次为每条流量
配置路由。采用 Ｋ条最短路径算法为流量配置 Ｋ
条增长路径。由于枚举网络中流量 ｆｉ的所有可
能传输路径来寻找最优路径的工作量太庞大，且

最优路径可能不是最短路径但是也不会太长，因

此采用 Ｋ条最短路径算法能够减少搜索空间。
其中参数 Ｋ的选择可以根据网络的规模进行
设定

［１９］
。

步骤４　从 Ｋ条路径为流量 ｆｉ选择一条路
径，使其传输路径最大链路利用率最小。并将这

条路径加入到已生成路径集合 Ｒ中。
步骤５　完成所有流量的路由配置后，返回

路径集合 Ｒ。
需要说明的是，在步骤 ４中，如果 Ｋ条路径

中同时有多条备选路径的最大链路利用率最小，

则从中随机选择一条路径。

在保证链路负载均衡的前提下，通过对流量

进行随机排序，路由规划算法可以为后续的调度

时刻表规划提供多样且质量高的路由集合。

２．２　调度时刻表规划

ＧＲＡＳＰ适合组合优化问题的求解［２０］
，其初

始解通过贪婪随机的方式构造。ＧＲＡＳＰ的每次
迭代包括２个阶段：①初始解构造阶段，构造一个
初始可行解；②邻域搜索阶段，对构造的初始解进
行邻域搜索获取更优的解。构造阶段提供了求解

的多样性，邻域搜索则确保获得全局更优的解。

调度时刻表规划基于 ＧＲＡＳＰ算法，输入为
ＴＴ流量集合 ＦＴＴ、路由集合 Ｒ、拓扑结构 Ｇ、参数 α
和 β。其中参数 α用于构造阶段，参数 β用于邻
域搜索阶段。算法的输出为 ＴＴ流量的一个可行
离线时刻调度表 Ｓ。

首先离线时刻调度表 Ｓ设定为空，表明一组
可行的调度表还未生成。每经过一次迭代，在贪

婪随机构造阶段会生成一个新的 ＴＴ流量调度表
Ｓ′。在构造阶段的随机性确保了在迭代过程中解
空间的不同部分均被搜索过。参数 α用来定义
随机的程度，随机性太强会大大增加搜索的空间，

导致初始解的质量不高，随机性太差会影响初始

解的多样性。随后对初始解 Ｓ′进行邻域搜索，调
整调度表中部分流量的偏移量以获得更优的调度

表。参数 β用来定义重新调整偏移量的 ＴＴ流量
条数。当新生成的调度表 Ｓ′的目标函数值小于
当前最优值时，将调度表 Ｓ′记录为最优调度表。
算法最终返回调度表 Ｓ。

ＴＴ流量 ｆｉ在链路 ｐ上可调度性可由 ｕｉ，ｐ
描述：

１７２２
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ｕｉ，ｐ ＝
Ｌｉ
Ｇｉ
＋∑

ｊ≠ｉ

Ｌｊ
Ｇｉ，ｊ

（４）

式中：Ｇｉ，ｊ为流量 ｆｉ和 ｆｊ周期的最小公倍数。
等式（４）用于评价 ＴＴ流量 ｆｉ在数据链路 ｐ

的可调度性。ｕｉ，ｐ由２部分累加而成：第 １项表示
流量 ｆｉ在链路 ｐ上传输所需的带宽；第 ２项表示
链路 ｐ上除流量 ｆｉ以外的其余流量对流量 ｆｉ的干
扰时间所消耗的带宽。当 ｕｉ，ｐ数值越小时，说明
流量 ｆｉ在链路 ｐ上被无冲突调度的可能性越大，
即可调度性越好。

因此 ＴＴ流量 ｆｉ的可调度性可定义为
ｕｉ＝ｍａｘ

ｐ∈Ｒｉ
（ｕｉ，ｐ） （５）

ＧＲＡＳＰ的构造阶段为后续的邻域搜索提供
一个高质量且多样性的初始解，每一次迭代需生

成一个不一样的可行调度表。

为获取高质量的初始解，构造阶段生成初

始解的过程中需要通过评估函数来评价候选列

表中的元素。通过对候选列表中的元素进行评

估，可以获得一个限制候选列表（ＲＣＬ）。从限
制候选列表中随机选择一个元素作为 Ｓ，当所有
流量被调度完之后，调度表 Ｓ即为一个可行初
始解。

定义评价函数 Ｚ：
Ｚ≤ Ｚｍｉｎ＋α（Ｚｍａｘ－Ｚｍｉｎ）　　α∈ ｛０，１｝ （６）
式中：Ｚｍｉｎ＝ｍｉｎ（Ｏｂｊ（Ｓ，Ｆ））为当前候选列表中各
元素计算的目标函数的最小值；Ｚｍａｘ＝ｍａｘ（Ｏｂｊ（Ｓ，
Ｆ））为最大值。

候选列表元素为所有可行解，通过评价函数

可以从中选择若干个高质量的可行解组成 ＲＣＬ。
当参数 α＝０时，构造阶段为一个完全贪婪的搜
索过程，即每次的选择为网络中目标函数值最小

的元素，破坏了构造初始解的多样性。当参数α＝
１时，构造阶段为一个完全随机的搜索过程，即每
次简单随机从候选元素中进行选择，降低了初始解

的质量。本文设定 α＝０．６，兼顾了两者优势。
贪婪随机构造算法步骤如下：

步骤１　设定离线调度表 Ｓ为空，意味着需
要配置网络 ＴＴ流量的离线时刻调度表（算法 ２
第１行）。

步骤２　设定待调度的 ＴＴ流量集合为 Ｆｃｕｒｒ，
对 Ｆｃｕｒｒ中的流量进行随机排序（算法２第３行）。

步骤３　根据网络流量规模，设定构造步长
Δ。从集合 Ｆｃｕｒｒ中依次选择 Δ条 ＴＴ流量并分别
通过５种方式排序。５种排序方式为：随机排序、
周期升序、帧长降序、负载降序、可调度性降序

（算法２第４行）。

步骤 ４　分别对 ５种排序下的 ＴＴ流量在原
有调度表基础上逐条采用 ＳＭＴ增量调度方法生
成５组新的调度表 Ｓ′（算法２第６行）。

步骤５　将其中可行调度表加入到候选列表
中（算法２第９行）。

步骤６　通过评价函数从候选列表中选择符
合要求的元素加入到 ＲＣＬ中（算法２第１０行）。

步骤７　从 ＲＣＬ中随机选择一个元素作为当
前已完成的调度表 Ｓ（算法２第１２行）。

步骤 ８　 将 Δｆｉ从集合 Ｆｃｕｒｒ中移 除 （第
１４行）。　

步骤９　当集合 Ｆｃｕｒｒ为空时，表明网络中的
ＴＴ流量均已调度。则输出当前生成的调度表 Ｓ
作为构造阶段的初始解（算法２第１６行）。

需要说明的是，如果构造阶段无法生成一个

可行的初始解，即 ＲＣＬ．Ｌｅｎｇｔｈ＝０，则此次构造阶
段失败。重新开始新一次的构造。

算法２　贪婪随机构造算法。
输入：ＴＴ流量集合 ＦＴＴ、路由 Ｒ、拓扑结构 Ｇ、

参数 Ｓ。
输出：ＴＴ流量离线时刻调度表 Ｓ。
１　Ｓ←
２　ｒｅｐｅａｔ
３　Ｆｃｕｒｒ←ｓｏｒｔＦｌｏｗ（Ｆｃｕｒｒ，Ｒ）

４　　Δｆｉ←ｓｏｒｔＦｌｏｗ（Δｆｉ，Ｒ）

５　　ｆｏｒｆｉ∈Δｆ

ｉ ｄｏ

６　　　ｓｃｈｅｄｕｌｅＦｌｏｗ（Ｓ，ｆｉ）
７　　　Ｓ′←Ｓ∪｛ｆｉ｝
８　　ｅｎｄｆｏｒ
９　　ＲＣＬ．ａｄｄＣａｎｄｉｄａｔｅ（Ｓ′）
１０　　ＲＣＬ←ｒｅｓｔｒｉｃｔｅｄＣａｎｄｉｄａｔｅＬｉｓｔ（α）
１１　　ｉｆＲＣＬ．Ｌｅｎｇｔｈ＞０ｔｈｅｎ
１２　　　Ｓ←ＲＣＬ．ＲａｎｄｏｍＣａｎｄｉｄａｔｅ
１３　　ｅｎｄｉｆ
１４　ｒｅｍｏｖｅΔｆｉｆｒｏｍｆｃｕｒｒ
１５　ｕｎｔｉｌＦｃｕｒｒ＝
１６　ｒｅｔｕｒｎＳ
ＧＲＡＳＰ的第 １阶段所获得的可行解可能不

是寻找的最优解，因此需要在该可行解的邻域进

行局部搜索来获得邻域内的最优解。参数 β用于
限制邻域搜索的范围。根据网络流量规模，设定

β值，即重新调整现有调度表中 ＴＴ流量偏移量的
条数。

由于初始解采用 ＳＭＴ增量式调度方法，因此
调度表满足以下２个约束条件：

１）无冲突约束，任意一条数据链路上的 ＴＴ

２７２２
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流量，其传输持续时间窗口不会与相同链路上的

其他 ＴＴ流量的传输时间窗口重叠：
ｐ∈ Ｐ，ｆｉ，ｆｊ∈ Ｆ

ＴＴ
，（（ｆｉ≠ ｆｊ）∧

　　ｆｐｉ∧ ｆ
ｐ
ｊ）（ｆ

ｐ
ｉ·ｏｆｆｓｅｔ≥

　　ｆｐｊ·ｏｆｆｓｅｔ＋Ｌｊ）∨ （ｆ
ｐ
ｊ·ｏｆｆｓｅｔ≥

　　ｆｐｉ·ｏｆｆｓｅｔ＋Ｌｉ） （７）
２）端到端传输约束，任意 １条 ＴＴ流量的端

到端延迟均小于其截止时间：

ｆｉ∈ Ｆ
ＴＴ
：

　　ｆｌａｓｔｉ·ｏｆｆｓｅｔ－ｆ
ｆｉｒｓｔ
ｉ·ｏｆｆｓｅｔ＜ｄｅａｄｌｉｎｅ （８）

式中：ｆｐｉ·ｏｆｆｓｅｔ为流量 ｆｉ在数据链路 ｐ上的偏移

量；ｆｆｉｒｓｔｉ ·ｏｆｆｓｅｔ和 ｆ
ｌａｓｔ
ｉ ·ｏｆｆｓｅｔ分别为流量 ｆｉ传输

路径中第１条数据链路和最后１条数据链路的偏
移量。

通过初始解 Ｓ的调度表，可以获取各 ＴＴ流
量在各链路的偏移量 ｆｐｉ·ｏｆｆｓｅｔ，因此可以计算得
到流量 ｆｉ在其传输路径中前、后相邻数据帧的最

小帧间间隔
［１７］
分别定义为 ｆｆｒｏｎｔｉ 和 ｆ

ｒｅａｒ
ｉ ：

ｆｆｒｏｎｔｉ ＝ｍａｘ（ｆｐｊ·ｏｆｆｓｅｔ＋ｆｊ·ｌｅｎｇｔｈ－ｆ
ｐ
ｉ·ｏｆｆｓｅｔ）

　　｛ｆｆｒｏｎｔｉ ＜０｝ （９）

ｆｒｅａｒｉ ＝ｍｉｎ（ｆ
ｐ
ｊ·ｏｆｆｓｅｔ－ｆ

ｐ
ｉ·ｏｆｆｓｅｔ－ｆｉ·ｌｅｎｇｔｈ）

　　｛ｆｒｅａｒｉ ＞０｝ （１０）
式中：ｆｉ·ｌｅｎｇｔｈ表示流量 ｆｉ的数据帧长。

因此流量 ｆｉ偏移量的可调整范围设定为

ｆｎｅｗｉ ∈ （ｆ
ｆｒｏｎｔ
ｉ ，ｆ

ｒｅａｒ
ｉ ） （１１）

　　调整流量 ｆｉ的初始偏移量 ｆｉ·ｏｆｆｓｅｔ至 ｆｉ·

ｏｆｆｓｅｔ＋ｆｎｅｗｉ ，式（７）仍然成立。但是同时调整相同
链路上的流量ｆｉ和ｆｊ则会破坏无冲突约束。邻域
搜索不应该破坏初始解的可行性，因此本文设定

邻域搜索的范围为

ｆｎｅｗｉ ∈
１
２
ｆｆｒｏｎｔｉ ，

１
２
ｆｒｅａｒ( )ｉ （１２）

在任意邻域搜索情况下，式（８）均成立，即 ＴＴ
流量可调度。因此目标函数 Ｏｂｊ（Ｓ，Ｆ）可简化为

Ｏｂｊ（Ｓ，Ｆ）＝∑
ｆｉ∈ＲＣ
ＷＣＤ（ｆｉ） （１３）

邻域搜索采用首次适应原则，当搜索到比当

前解的目标函数更优的可行解时，替换当前解，并

将此可行解作为邻域搜索的新起点再次进行

搜索。

算法３　邻域搜索算法。
输入：ＴＴ流量集合 ＦＴＴ、路由 Ｒ、拓扑结构 Ｇ、

参数 β。
输出：ＴＴ流量离线时刻调度表 Ｓ。
１　Δｆｉ←ｒａｎｄｏｍ（Ｆ

ＴＴ
，β）

２　ｒｅｐｅａｔ

３　　ｆｏｒｆｉ∈Δｆｉｄｏ

４　　　ｇｅｔｆｎｅｗｉ
５　　　ｆｉ·ｏｆｆｓｅｔ←ｆｉ·ｏｆｆｓｅｔ＋ｆ

ｎｅｗ
ｉ

６　　　Ｓ′←Ｓ∪｛ｆｉ｝
７　　ｅｎｄｆｏｒ
８　　ｉｆＯｂｊ（Ｓ，Ｆ）＜Ｏｂｊ（Ｓ′，Ｆ）ｔｈｅｎ
９　　　Ｓ←Ｓ′
１０　　ｅｎｄｉｆ
１１　ｕｎｔｉｌｔｅｒｍｉｎａｔｅ
１２　ｒｅｔｕｒｎＳ
邻域搜索算法步骤如下：

步骤１　根据参数 β随机选择需要调整偏移
量的 ＴＴ流量（算法３第１行）。

步骤２　对每条 ＴＴ流量 ｆｉ获取调整偏移量
范围（算法３第４行）。

步骤３　调整流量 ｆｉ偏移量至新值，并生成
新的调度表 Ｓ′（算法３第６行）。

步骤４　当邻域搜索新生成的调度表 Ｓ′计算
的目标函数值小于当前解 Ｓ时，将调度表 Ｓ′替换
当前解（算法３第９行）。

步骤５　当达到迭代终止条件时，输出邻域
搜索结果 Ｓ（算法３第１２行）。

通过上述路由规划和调度时刻表规划，经过

数次迭代后，可获得一个最优的可行 ＴＴ流量离
线时刻调度表，其中 ＴＴ流量满足可调度性，ＲＣ
流量的 ＷＣＤ最小。

３　实验分析

本文采用一系列不同规模的用例来评估所提

算法。首先是规模较小的测试用例 ＴＣ１，拓扑结
构如图 ４所示，包含 ５个交换机和 １０个端系统。
网络中包含６３条 ＴＴ流量和 ６０条 ＲＣ流量，流量
的帧长范围为 ６４～１５１８ｂｉｔ，流量周期为 １～
１２８ｍｓ，链路带宽配置为１００Ｍｂｉｔ／ｓ。

图 ４　ＴＣ１网络拓扑结构

Ｆｉｇ．４　ＮｅｔｗｏｒｋｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆＴＣ１

３７２２
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将本文算法与采用负载均衡路由的 ＳＭＴ调
度算法对比，２种方法生成的 ＴＴ流量调度表下
ＲＣ流量延迟如图 ５所示。可以看出其中 ４７条
ＲＣ流量的 ＷＣＤ有不同程度的减少，１３条 ＲＣ流
量的 ＷＣＤ相较于 ＳＭＴ调度算法有所增加。ＲＣ
流量的平均延时减少了 ９．７％（从 ２１２３．０９５μｓ
减少至１９１９．２３５μｓ），单条 ＲＣ流量延迟最大减
少了３２．８％。该方法在保证 ＴＴ流量可调度的前
提下，能有效减少 ＲＣ流量的平均延迟，提升整网
的实时性能。

除此之外，为了验证本文算法的可扩展性，通

过逐次增量网络配置的方式分析算法的收益性。

测试用例 ＴＣ２采用基于 Ａ３８０的拓扑结构，如图１
所示。

基于相同的网络拓扑，通过 ５组增量化配置
来进行实验分析。５组实验的流量配置如表 ２第
２列所示。１００条ＲＣ流量配置不变，逐次增量ＴＴ
流量条数至 ９０～２１０条，对比不同流量配置下本
文算法与 ＳＭＴ调度算法生成 ＴＴ流量调度表下
ＲＣ流量的平均延迟。

图 ５　ＲＣ流量延迟对比

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃｄｅｌａｙ

表 ２　ＴＣ２用例实验结果对比

Ｔａｂｌｅ２　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｉｎＴＣ２

ＴＣ２
ＴＴ流

量／条

ＲＣ流量平均延迟／μｓ

本文算法 ＳＭＴ调度算法

平均延迟

优化比例／％

１ ９０ １８１１．１８４ １９３９．５０３ ６．６２

２ １２０ ２１２０．２３ ２３０２．００４ ７．９

３ １５０ ２３４３．５１６ ２５８２．９２９ ９．２７

４ １８０ ２５２０．１４２ ２８７５．８７９ １１．８２

５ ２１０ ２６９０．１２ ３１４０．４６２ １４．３４

　　从表２中可以直观看出，随着ＴＴ流量负载的
增加，本文算法对 ＲＣ流量的延迟比例优化程度
逐次增加，从 ６．６２％增加至 １４．３４％。本文算法
随着实验中 ＴＴ流量负载配置的增加，能够更有

效的提升网络的实时性能。

如图６所示，为ＴＣ２用例２１０条ＴＴ流量配置
下 ＲＣ流量优化前后的 ＷＣＤ对比。从图中可以
看出，ＲＣ流量的延迟有所减少。且网络中各端口
节点的平均延迟由３８４．６７μｓ减少至３６０．４４μｓ，节
点端口延迟均方差由１８９．９９μｓ下降至１６８．１μｓ，
说明优化后网络中各节点端口的负载更均匀。

用例 ＴＣ２采用 ＴＴ流量和 ＲＣ流量及时阻断
集成模式，为进一步验证算法，ＴＣ３采用与 ＴＣ２
相同的网络拓扑和网络流量配置，不同的是 ＴＴ
流量和 ＲＣ流量采用洗牌集成模式。实验结果如
表３所示。从表 ３可以看出，在洗牌模式下，随
着 ＴＴ流量负载的增加，本文算法对 ＲＣ流量的
延迟比例优化程度依然逐次增加，从 ４．８４％增
加至 １０．６３％。在相同网络配置情况下，洗牌模
式优化比例小于及时阻断模式。由于及时阻断

模式下，ＴＴ流量的发送窗口前会预留一个及时
阻断时隙窗口，相当于间接提升了 ＴＴ流量的负
载。因此得到的实验结果符合与 ＴＣ２用例给出
的结论。

图 ６　２１０条 ＴＴ流量配置下 ＲＣ流量延迟对比

Ｆｉｇ．６　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃｄｅｌａｙｗｉｔｈ２１０ＴＴｆｌｏｗｓ

表 ３　ＴＣ３用例实验结果对比

Ｔａｂｌｅ３　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｉｎＴＣ３

ＴＣ３
ＴＴ流

量／条

ＲＣ流量平均延迟／μｓ

本文算法 ＳＭＴ调度算法

平均延迟

优化比例／％

１ ９０ １２１２．７９７ １２７４．５３９ ４．８４

２ １２０ １２９９．４９３ １３８５．８３ ６．２３

３ １５０ １３２８．２４８ １４３５．５２９ ７．４７

４ １８０ １３９０．１４ １５２３．５９５ ８．７６

５ ２１０ １４３０．４２２ １６００．６３ １０．６３

　　如图７所示，为ＴＣ３用例２１０条ＴＴ流量配置
下 ＲＣ流量优化前后的 ＷＣＤ对比。从图中可以
看出，ＲＣ流量的延迟有所减少。与图６对比可以
发现，洗牌模式下各条 ＲＣ流量延迟优化比例小
于及时阻断模式。
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图 ７　２１０条 ＴＴ流量配置下洗牌模式 ＲＣ流量延迟对比

Ｆｉｇ．７　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＲＣｔｒａｆｆｉｃｄｅｌａｙｉｎｓｈｕｆｆｌｅ

ｍｏｄｅｗｉｔｈ２１０ＴＴｆｌｏｗｓ

４　结　论

为了优化 ＴＴＥ网络实时性能，本文提出了一
种基于贪婪随机自适应搜索法的 ＴＴＥ通信任务
调度优化算法。通过输入网络的拓扑结构和流量

集合，可生成 ＴＴ流量的路由集合及 ＴＴ流量的离
线时刻调度表。该算法在保证 ＴＴ流量满足可调
度性的前提下，降低了 ＲＣ流量的最坏端到端延
迟。经过多组合成用例验证了本文算法的有效性

和可扩展性：

１）本文算法通过路由规划和调度时刻表规
划，在小型网络配置中，ＲＣ流量的平均延时减少
了９．７％，有效提高了网络的实时性能。

２）通过增量化实验可发现，本文算法适用于
网络负载更大的配置，且随着网络中流量负载的

增加，本文算法优化程度随之增加，由 ６．６２％提
高至１４．３４％。

３）相同配置下，及时阻断集成模式下 ＲＣ流
量平均延迟优化比例大于洗牌模式。

由于经典网络演算对 ＲＣ流量的延迟分析存
在悲观性，后续工作将进一步提升 ＲＣ流量延迟
分析的精确性，为 ＴＴＥ网络调度算法提供更准确
的理论依据。
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基于多元 ＫＥＬＭ的发动机状态在线预测模型
戴金玲１，许爱强１，，于超２，吴阳勇１

（１．海军航空大学，烟台 ２６４００１；　２．中国人民解放军９２３１３部队，济源 ４５４６５０）

　　摘　　　要：针对当前飞机发动机状态预测过程中，不考虑相关变量状态变化，仅根据单
变量历史时间序列对飞机发动机状态预测的问题，提出一种基于多元核极限学习机（ＫＥＬＭ）
的发动机状态在线预测模型。首先，通过多变量时间序列的相空间重构，将变量间的时间相关

性转化为空间相关性；其次，通过研究 ＫＥＬＭ与核递归最小二乘法（ＫＲＬＳ）之间的关系，将
ＫＲＬＳ扩展到在线稀疏 ＫＥＬＭ框架中；最后，使用近似线性依赖对样本进行稀疏化来控制网络
结构的增长，最终实现多变量非平稳序列的在线预测。某型教练机的发动机飞行参数预测结

果表明：满足在线预测要求的条件下，与 ＫＢＩＥＬＭ、ＮＯＳＫＥＬＭ、ＦＦＯＳＫＥＬＭ 相比，模型
ＫＲＬＳＥＬＭ将平均预测精度提高了 ９０．６１％、５８．１４％和 ２５．７７％，将预测稳定性提高了
９９．６１％、７５．０３％和 ２８．５９％，具有更高的预测精度和稳定性；并且各方法均在多变量输入条
件下获得最优的预测效果，验证了考虑多变量状态因素对单变量的在线预测具有重要意义。

关　键　词：核极限学习机；多变量时间序列；核自适应滤波；相空间重构；稀疏化
中图分类号：Ｖ２４３；ＴＰ１８１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２７７１０

　　针对飞机发动机的在线状态预测属于早期故
障检测方法，对排除早期故障、降低维护成本、提

高系统稳定性和安全性都具有重要意义
［１］
。

早期用于时间序列预测的支持向量机
［２３］
、

神经网络
［４５］
以及其他机器学习方法

［６］
，存在收

敛速度慢，易陷入局部最优等缺陷。为克服这些

缺陷，提出了一种新的神经网络：极限学习机

（ＥｘｔｒｅｍｅＬｅａｒｎｉｎｇＭａｃｈｉｎｅ，ＥＬＭ）［７９］，其输入权
值和隐含层偏置值随机生成且在训练中保持不

变，仅需采用线性回归的方法确定输出权值。核

极限学习机（ＫｅｒｎｅｌＥＬＭ，ＫＥＬＭ）［１０］模型则将极
端学习机与核方法相结合，进一步解决了极限学

习机需要确定隐含层个数的问题，且具有更好的

泛化性能。

基于核方法处理非线性问题的优势，文

献［１１］提出了基于核的增量 ＥＬＭ（ＫｅｒｎｅｌＢａｓｅｄ

ＩｎｃｒｅｍｅｎｔａｌＥＬＭ，ＫＢＩＥＬＭ），该方法由于吸收了
所有样本数据，其网络结构大小与训练样本数相

等，导致模型膨胀的问题。为解决这一问题，文

献［１２］将在线序列极限学习机［１３］
（ＯｎｌｉｎｅＳｅ

ｑｕｅｎｔｉａｌＥＬＭ，ＯＳＥＬＭ）扩展到了核在线序列极
限学习机（ＫｅｒｎｅｌＯＳＥＬＭ，ＫＯＳＥＬＭ），通过设置
阈值进行在线稀疏。文献［１４１５］引入了滑动时
间窗的概念，降低了模型复杂度并提高了泛化性

能。文献［１６１７］分别通过瞬时信息测量和积累
一致性测量的方法选择有价值的样本、舍弃冗余

信息，从而构造并更新模型。文献［１８］在文
献［１６］的基础上引入了时变的正则化因子，应对
模型在不同区域的结构风险。文献［１９］引入了
遗忘因子，实现模型对样本动态变化的有效跟踪，

并极大提升了在线预测的精度与稳定性。

以上在线预测方法均架于单变量自身的历史
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时间序列信息。而事实上，一个系统的各变量间

是相互影响、不可剥离的因素，因此对于变量的预

测不仅要考虑变量本身的历史状态，也要考虑相

关变量的状态。当前国内外已有关于多变量状态

预测的研究，比如文献［２０］将 ＥＬＭ与最小二乘
回归（ＰＬＳＲ）结合提出一种混合变量选择算法；文
献［２１］则将 ＥＬＭ与多核学习算法结合，利用多核
的非同源数据融合能力实现更准确的预测，然而这

些方法的耗时均较长，不符合在线预测的要求。因

此有必要对多变量在线预测方法进行研究。

由于多变量时间序列的在线预测中，各个变

量选择的稀疏字典是不一样的，因此以多变量相

空间重构序列为输入向量、单变量为目标变量进

行预测，可得到最符合目标变量变化规律的字典。

本文首先通过设置时间延迟与嵌入维度，将多变

量时间序列进行相空间重构；考虑到核自适应滤

波（ＫｅｒｎｅｌＡｄａｐｔｉｖｅＦｉｌｔｅｒｉｎｇ，ＫＡＦ）的收敛性和低
复杂度、ＯＳＥＬＭ公式与递归最小二乘法（Ｒｅｃｕｒ
ｓｉｖｅＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅ，ＲＬＳ）公式的共通之处，以及
ＫＥＬＭ的运算速度优势［１２］

，受文献［２２２３］启发，
本文利用属于 ＫＡＦ算法的核 ＲＬＳ（ＫｅｒｎｅｌＲＬＳ，
ＫＲＬＳ）方法处理内核，并给出了理论推导；为消除
冗余数据并增强模型泛化能力，本文采用最佳线

性近似（ＡｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＬｉｎｅａｒＤｅｐｅｎｄｅｎｃｙ，ＡＬＤ）准
则对给定的测试序列执行构造性稀疏准则，将本

文模型表示为 ＫＲＬＳＥＬＭ。通过实例分析表明，相
比单变量在线预测，本文的多变量在线预测可得

到更高的预测精度和稳定性，且同样具有较高的

时效性。

１　问题提出

１．１　多变量时间序列相空间重构
假设有一 Ｍ维多变量时间序列 Ｘ１，Ｘ２，…，

ＸＮ，其中 Ｘｉ＝（ｘ１，ｉ，ｘ２，ｉ，…，ｘＭ，ｉ），ｉ＝１，２，…，Ｎ。
对于多变量时间序列进行相空间重构可得

ｖｎ ＝［ｘ１，ｎ，ｘ１，ｎ－τ１，…，ｘ１，ｎ－（ｄ１－１）τ１，ｘ２，ｎ，ｘ２，ｎ－τ１，…，

　　ｘ２，ｎ－（ｄ１－１）τ１，…ｘＭ，ｎ，ｘＭ，ｎ－τ１，…，ｘＭ，ｎ－（ｄ１－１）τ１］

（１）
式中：τｉ、ｄｉ（ｉ＝１，２，…，Ｍ）分别表示多变量时间
序列的延迟时间和嵌入维度。由塔肯斯嵌入定

理
［２４］
可知，若 ｄ或 ｄｉ充分大，则存在一个映射：

Ｆ：Ｒｄ→ Ｒｄ　　ｄ＝∑
Ｍ

ｉ＝１
ｄｉ

　　ｖ（ｎ＋１）＝Ｆ（ｖ（ｎ）） （２）
式（２）也可写为

ｘ１（ｎ＋１）＝Ｆ１（ｖ（ｎ））

ｘ２（ｎ＋１）＝Ｆ２（ｖ（ｎ））

　　　
ｘＭ（ｎ＋１）＝ＦＭ（ｖ（ｎ










））

（３）

令预测模型的输出序列为向量 Ｙｎ＝［ｙ１ｎ，ｙ２ｎ，…，
ｙＭｎ］＝［ｘ１（ｎ＋１），ｘ２（ｎ＋１），…，ｘＭ（ｎ＋１）］，其
中 ｙｉｎ＝ｘｉ（ｎ＋１）＝Ｆｉ（ｖ（ｎ）），ｉ＝１，２，…，Ｍ分别
表示多变量序列中维度为 Ｍ时的输出预测值。
式（３）中，延迟时间 τｉ，ｉ＝１，２，…，Ｍ和嵌入维度
ｄｉ确定后，重构相空间内的多变量时间序列即可
用于建模预测。

１．２　核极限学习机
将满足等式约束条件的核极限学习机优化问

题定义为

ｍｉｎ
β，ξｉ

１
２ β ２＋Ｃ１

２∑
Ｎ

ｉ＝１
ξ２ｉ

　　ｓ．ｔ．　ｈ（ｘｉ）·β＝ｙｉ－ξｉ，ｉ＝１，２，…，ｎ

（４）
式中：β为连接隐含层与输出层的输出权值；ｙｉ为
期望输出值；ξｉ为样本 ｘｉ对应的误差值；Ｃ为正
则化参数；ｎ为样本个数。由 ＫＫＴ条件，可得输
出权值 β的计算公式为
β＝ＨＴ（Ｃ－１Ｉ＋ＨＨＴ）－１Ｙｎ （５）

式中：Ｈ＝［ｈ（ｘ１），ｈ（ｘ２），…，ｈ（ｘｎ）］
Ｔ
为极限学

习机隐含层输出矩阵；Ｙｎ＝［ｙ１，ｙ２，…，ｙＭ］
Ｔ
为输

入样本对应的输出目标值向量；Ｉ为单位矩阵。
相应的核极限学习机的输出形式可写为

ｆ（ｘ）＝ｈＴ（ｘ）β＝ｈ（ｘ）ＨＴ（Ｃ－１Ｉ＋ＨＨＴ）－１ｙｎ ＝

　　［ｋ（·，ｘ１），ｋ（·，ｘ２），…，ｋ（·，ｘｎ）］（Ｃ
－１Ｉ＋Ω）－１ｙｎ

（６）
考虑到核函数的映射与极限学习机中的隐层

节点映射 ｈ（ｘ）的相似性，将 ｈ（ｘ）扩展为未知的
特征映射，构建核极端学习机（ＥｘｔｒｅｍｅＬｅａｒｎｉｎｇ
ＭａｃｈｉｎｅｗｉｔｈＫｅｒｎｅｌｓ，ＫＥＬＭ）模型。应用 Ｍｅｒｃｅｒ
条件定义核矩阵为 Ω＝ＨＨＴ，其中 Ω（ｉ，ｊ）＝
ｈ（ｘｉ）ｈ

Ｔ
（ｘｊ）＝ｋ（ｘｉ，ｘｊ），当前时刻的核估计向量

为 ｋｎ＝［ｋ（·，ｘ１），ｋ（·，ｘ２），…，ｋ（·，ｘｎ）］。

２　多变量时间序列在线预测模型

２．１　ＫＲＬＳＥＬＭ 算法
递归最小二乘法（ＲＬＳ）通过迭代更新权重向

量来进行时间序列预测，其结构如图１所示，设 ｎ
时刻 ｘ（ｎ）为输入样本，ｙ（ｎ）为输出目标值，ｗ（ｎ）
为权重系数，ＲＬＳ的输出为
ｙ（ｎ）＝ｘＴ（ｎ）ｗ（ｎ） （７）

８７２２
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　第 １１期 戴金玲，等：基于多元 ＫＥＬＭ的发动机状态在线预测模型

图 １　ＲＬＳ结构

Ｆｉｇ．１　ＳｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＲＬＳ

当新样本到达时，ｗ（ｎ）可根据 ｗ（ｎ－１）由以
下公式得到：

ｗ（ｎ）＝ｗ（ｎ－１）＋Ｐ（ｎ）ｘ（ｎ）（ｙ（ｎ）－

　　ｘＴ（ｎ）ｗ（ｎ－１））

Ｐ（ｎ）＝λ－１·

[　　 Ｐ（ｎ－１）－Ｐ（ｎ－１）ｘ（ｎ）ｘ
Ｔ
（ｎ）Ｐ（ｎ－１）

λ＋ｘＴ（ｎ）Ｐ（ｎ－１）ｘ（ｎ ]）

　　０ λ≤















１
（８）

式中：Ｐ（ｎ）为输入数据的自相关矩阵。为了
Ｐ（ｎ）的逆可能不存在的问题，将数据自相关矩阵
正 则 化， 即 通 过 最 小 化 代 价 函 数

ｍｉｎ
ｗ ∑

ｎ－１

ｉ＝１
ｙ（ｉ）－ｘＴ（ｉ）ｗ ２估计权重 ｗ（ｎ），根据

现有的样本（ｘ（ｉ），ｙ（ｉ）），ｉ＝１，２，…，ｎ－１。则最
小化代价函数的对偶优化形式为

ｍｉｎ
ｗ ∑

ｎ－１

ｉ＝１
ｙ（ｉ）－ｘＴ（ｉ）ｗ ２＋λ ｗ ２ （９）

ＫＲＬＳ算法将输入数据 ｘ（ｎ）通过核映射到
再生希尔伯特空间中的 ｈ（ｘ（ｎ）），简写为 ｈ（ｎ），
则式（９）可改写为

ｍｉｎ
ｗ ∑

ｎ－１

ｉ＝１
ｙ（ｉ）－ｈＴ（ｉ）ｗ ２＋λ ｗ ２ （１０）

通过式（１０）对 ｗ求偏导，可得权重向量为
ｗ（ｎ）＝［λＩ＋Ｈ（ｎ）Ｈ（ｎ）Ｔ］－１Ｈ（ｎ）ｙ（ｎ）＝
　　Ｈ（ｎ）［λＩ＋Ｈ（ｎ）ＴＨ（ｎ）］－１ｙ（ｎ） （１１）
式中：Ｈ（ｎ）＝［ｈ（１），ｈ（２），…，ｈ（ｎ）］表示一
个特征矩阵，令 Ω（ｎ）＝Ｈ（ｎ）ＨＴ（ｎ）。式（１１）
的后半部分可通过矩阵求逆引理得到，转化为该

形式的原因如下：①Ｈ（ｉ）ＴＨ（ｉ）中的每个元素可
以通过核函数简化计算；②权重被明确表示为输

入数据的一个线性组合：ｗ（ｎ）＝Ｈ（ｎ）β（ｎ），由
式（１１）可得 β（ｎ）＝［λＩ＋Ｈ（ｎ）ＴＨ（ｎ）］－１ｙ（ｎ）；
③为了避免复杂的求逆运算，可以通过迭代方法
来计算 β（ｎ），经过数学推导得 β（ｎ）的迭代过
程为

［２３］

β（ｎ）＝
β（ｎ－１）－ｚ（ｎ）ｒ（ｎ）－１ｅ（ｎ）

ｒ（ｎ）－１ｅ（ｎ
[ ]

）
（１２）

其中各个变量的迭代过程如下：

ｇｎ－１（ｎ）＝Ｈ（ｎ－１）
Ｔｈ（ｎ）＝

　　［ｋ（ｘ（１），ｘ（ｎ）），…，ｋ（ｘ（ｎ－１），ｘ（ｎ））］

Ｑ（ｎ）＝［λＩ＋Ｈ（ｎ）ＴＨ（ｎ）］－１

ｚ（ｎ）＝Ｑ（ｎ－１）ｈ（ｎ）

ｒ（ｎ）＝λ－１＋ｋ（ｘ（ｎ），ｘ（ｎ））－ｚ（ｎ）Ｔｈ（ｎ













）

（１３）
ＫＲＬＳ算法的预测误差为 ｅ（ｎ） ＝ｙ（ｎ）－

∫ｎ－１（ｘ（ｎ）），其 中 将 式 （１３）代 入 预 测 信 号
∫ｎ－１（ｘ（ｎ））可得
ｅ（ｎ）＝ｙ（ｎ）－∫ｎ－１（ｘ（ｎ））＝
　　ｙ（ｎ）－ｈＴ（ｎ）ｗ（ｎ－１）＝
　　ｙ（ｎ）－ｈＴ（ｎ）Ｈ（ｎ－１）β（ｎ－１）＝
　　ｙ（ｎ）－ｇＴｎ－１（ｎ）β（ｎ－１） （１４）

文献［２３，２５］对 ＫＲＬＳ收敛性进行了完整推
导和分析，在这种情况下，ＫＲＬＳ的收敛性是等价
的。算法流程如下所示，其中算法的参数即为

ＫＥＬＭ中的核函数 ｋ（ｘｉ，ｘｊ）和正则化参数 Ｃ，最终
返回权重 β（ｎ）即为式（５）输出权重。ＫＲＬＳＥＬＭ
算法流程如下：

步骤１　初始化Ｑ（１）＝（λ＋ｋ（ｘ（１），ｘ（１）））－１，
β（１）＝Ｑ（１）ｙ（１）。

步骤２　新样本（ｘ（ｎ），ｙ（ｎ））到达，更新
参数：

ｇｎ－１（ｎ）＝Ｈ（ｎ－１）
Ｔｈ（ｎ）＝

　　［ｋ（ｘ（１），ｘ（ｎ）），…，ｋ（ｘ（ｎ－１），ｘ（ｎ））］
（１５）

ｒ（ｎ）＝λ－１＋ｋ（ｘ（ｎ），ｘ（ｎ））－
　　ｈＴ（ｎ）ＱＴ（ｎ－１）ｈ（ｎ） （１６）

步骤３　更新参数：

β（ｎ） [＝
β（ｎ－１）－Ｑ（ｎ－１）ｈ（ｎ）ｒ（ｎ）－１（ｙ（ｎ）－ｈＴ（ｎ）β（ｎ－１））

ｒ（ｎ）－１（ｙ（ｎ）－ｈＴ（ｎ）β（ｎ－１ ]））

Ｑ（ｎ）＝ｒ（ｎ）－ [１ Ｑ（ｎ－１）ｒ（ｎ）＋Ｑ（ｎ－１）ｈ（ｎ）ｈ
Ｔ
（ｎ）ＱＴ（ｎ－１） －Ｑ（ｎ－１）ｈ（ｎ）

－ｈＴ（ｎ）ＱＴ（ｎ－１） ]










１

（１７）

９７２２
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　　步骤４　返回 β（ｎ）。
２．２　ＡＬＤ稀疏化准则

在迭代中，将处理和存储 ｍ个元素的集合
Ｄｉｃ＝｛ｘｉ｝

ｍ
ｉ＝１称为字典，其是原始输入样本数据的

子集。ＡＬＤ准则中，如果输入 ｘ（ｎ）在特征空间
中到当前字典的线性范围的距离，即式（１８）大于
某个阈值的话，则该输入样本加入到字典中，否则

舍去该样本。

ｄｉｓ＝ｍｉｎ
α
φ（ｎ）－ ∑

ｘ（ｉ）∈Ｄｉｃ
ａｉｇｎ－１（ｉ） ２

（１８）

式中：ａｎ＝（ａ１，ａ２，…，ａｍ）为线性系数的向量组
合，其表达式为

ａｎ ＝ｈ
－１
（ｎ－１）ｇＴｉ－１（ｎ） （１９）

在 ＫＲＬＳ中，式（１８）可以简化为式（２０）左边
所示

［２３］
，其中 ΩＤｉｃ为可有效估计的仅限于字典的

核矩阵。若式（２０）成立，则新样本加入字典中，
否则舍去。

ｄｉｓ２ ＝ｋ（ｘｎ，ｘｎ）－ｇ
Ｔ
ｎ－１（ｉ）Ω

－１
Ｄｉｃｇｎ－１（ｉ）≥ δ （２０）

３　算法流程与复杂度分析

由第１节和第２节，将本文模型步骤总结如下：
步骤１　对多变量时间序列进行重构，设定各

个维度的时滞 τｉ和嵌入维度 ｄｉ，并得到输入向量
ｘ（ｎ＋１）和相应某一预测维度的目标值 ｙ（ｎ＋１）。

步骤２　初始化模型的参数，初始化字典
Ｄｉｃ１ ＝｛ｘ（１），ｙ（１）｝，核函数的类别，核参数为
σ，正则化因子 Ｃ，阈值 δ，令 Ｑ（１）＝（Ｃ＋ｋ（ｘ（１），
ｘ（１）））－１，β（１）＝Ｑ（１）ｙ（１）。

步骤 ３　当新样本（ｘｎ，ｙｎ）到达后，判断

式（２０）是否成立，若 ｄｉｓ２≥δ，则执行步骤 ４；若
ｄｉｓ２＜δ，则执行步骤６。

步骤４　更新字典，Ｄｉｃｎ ＝Ｄｉｃｎ－１∪ ｛ｘ（ｎ），
ｙ（ｎ）｝，加入新样本。使用式（１６）、式（１７）更新
Ｑ（ｎ）和 β（ｎ）。

步骤５　使用式（６），式（１４）分别计算估计
值 ｙ^ｎ ＝ｈ

Ｔ
（ｘ（ｎ））β（ｎ）以及预测误差值 ｅ（ｎ）＝

ｙ（ｎ）－ｈＴ（ｎ）β（ｎ－１），返回步骤３。
步骤６　令 Ｄｉｃｎ＝Ｄｉｃｎ－１，β（ｎ）＝β（ｎ－１）。

使用式（６），式（１４）计算估计值 ｙ^ｎ和误差值
ｅ（ｎ），返回步骤３。

从计算的角度来看，ＯＳＥＬＭ算法的时间复
杂度与 Ｐ×Ｐ矩阵求逆相关，其中 Ｐ为字典的成
员个数，因此介于 Ｏ（Ｐ２）和 Ｏ（Ｐ３）之间。由
ＫＲＬＳＥＬＭ算法显然可得，本文模型的时间复杂度
在迭代过程中为 Ｏ（ｎ２）阶，且经过稀疏化准则，这
种复杂度还可以降低。

４　实例分析

为了验证算法的有效性，将本文模型应用于

以 Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列预测和某型飞机发动机
飞参数据进行实验分析。实验通过训练时间和测

试时间指标来度量计算复杂度，通过均方根误差

（ＲｏｏｔＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＲＭＳＥ）来度量预测精
度，以及最大绝对预测误差（ＭａｘｉｍａｌＡｂｓｏｌｕｔｅ
ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎＥｒｒｏｒ，ＭＡＰＥ）、绝对预测误差（ＡＰＥ）和
平均 相 对 误 差 率 （ＭｅａｎＲｅｌａｔｉｖｅＥｒｒｏｒＲａｔｅ，
ＭＲＰＥ）来度量预测稳定性。

ＲＭＳＥ＝ １
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１
ｙ^（ｉ）－ｙ（ｉ）

槡
２

ＭＡＰＥ＝ ｍａｘ
ｉ＝１，２，…，ｎ

ｙ^（ｉ）－ｙ（ｉ）

ＭＲＰＥ＝１
ｎ∑

ｎ

ｉ＝１

ｙ^（ｉ）－ｙ（ｉ）
ｙ（ｉ













）

（２１）

本 文 模 型 将 分 别 与 ＫＢＩＥＬＭ［１１］、ＮＯＳ
ＫＥＬＭ［１８］、ＦＦＯＳＫＥＬＭ［１９］作对比进行验证，并将
多变量时间序列预测结果与单变量预测结果作对

比，文中所用核函数均为高斯核，即 ｋ（ｘｉ，ｘｊ）＝
ｅｘｐ（－ ｘｉ－ｘｊ

２／σ）。实验环境为ＭＡＴＬＡＢ２０１８ａ，

Ｗｉｎｄｏｗｓ８操作系统，ＩｎｔｅｌＣｏｒｅｉ５４２１０Ｕ处理器，
２．４０ＧＨｚ主频，８ＧＢＲＡＭ。
４．１　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列

本节首先验证算法对 Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列
预测的有效性。Ｌｏｒｅｎｚ混沌方程是一组三元微分
方程，其表达式为

ｄｘ／ｄｔ＝ａ（ｙ－ｘ）
ｄｙ／ｄｔ＝ｂｘ－ｙ－ｘｚ
ｄｚ／ｄ

{
ｔ＝ｘｙ－ｃｚ

（２２）

取 ａ＝１０，ｂ＝２８，ｃ＝８／３，初始值为（ｘ（１），
ｙ（１），ｚ（１））＝（１０，１，０），利用 ４阶 ＲｕｎｇｅＫｕｔｔａ
算法积分，取３个变量在时间为（４００１，６４００）的
延迟时间为 τ１＝τ２＝τ３＝２／ｓ，嵌入维度为 ｍ１＝
ｍ２＝ｍ３＝６，即重构向量维度为１８，方程产生混沌
时间序列如图２所示。相空间重构产生 １２００组
数据，每组数据的前 １０００组作为训练样本，后
２００组为测试样本。其中 ｘ（ｔ）、ｙ（ｔ）、ｚ（ｔ）表示
Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列在 ｔ时刻的值。

经过仿真对比，当 Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列的参
数设置如表１所示时，可获得各方法下最佳预测
结果如表 ２所示。其中第 ２列表示以图 ２中的
Ｌｏｒｅｎｚ（ｘ）为预测目标，分别以单变量 ｘ（即重构
向量［１～６］）、变量 ｘ和 ｙ（即重构向量［１～１２］）
以及变量 ｘ、ｙ、ｚ（即重构向量［１～１８］）为输入变
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图 ２　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列

Ｆｉｇ．２　Ｌｏｒｅｎｚｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

量进行仿真实验，并将各方法中每项指标的最优

值加粗显示。由表２可见：
１）对比各方法的测试效果发现，对比 ＫＢ

ＩＥＬＭ、ＮＯＳＫＥＬＭ 和 ＦＦＯＳＫＥＬＭ，ＫＲＬＳＥＬＭ 将
各方法的最优预测精度提高了 ３０．３８％、９３．５６％
和２６．６７％。ＦＦＯＳＫＥＬＭ与 ＫＢＩＥＬＭ与本文模
型具有同等数量级的预测精度与稳定性，ＮＯＳ
ＫＥＬＭ则最低，验证了本文模型的有效性。

　　２）对比不同的变量输入组合发现，预测稳定
性最高的均为多变量输入；除了 ＫＢＩＥＬＭ方法以
外，各个方法中预测精度最高的均为多变量输入，

验证了本文所提多变量时间序列预测的性能。其

中 ＫＲＬＳＥＬＭ的预测精度及预测稳定性均随着输
入变量数的增加而提高；方法 ＮＯＳＫＥＬＭ与 ＦＦ
ＯＳＫＥＬＭ则在输入变量为“ｘｙ”时具有最高的预
测精度。

３）对比不同方法的消耗时间可见，除了 ＫＢ
ＩＥＬＭ以外，各方法时间花费均在１０－４ｓ的数量级
上，达到了在线预测的要求，其差异可基本忽略。

表 １　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列实验参数设置

Ｔａｂｌｅ１　ＥｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒＬｏｒｅｎｚ

ｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

方法
正则化

因子／１０３
核参数

σ／１０３
其他参数

ＫＢＩＥＬＭ［１１］ ２０ ０．１

ＮＯＳＫＥＬＭ［１８］ ２ ３ ｍ＝５０，δ＝１０－２，η＝０．８

ＦＦＯＳＫＥＬＭ［１９］ ２ １ γ＝０．９９９

ＫＲＬＳＥＬＭ ２ １００ δ＝１０－７

　注：η、ｒ、ｍ分别为学习率、遗忘因子值、字典大小。

表 ２　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列预测结果

Ｔａｂｌｅ２　ＲｅｓｕｌｔｓｏｆＬｏｒｅｎｚｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

方法 变量 训练时间／ｓ 训练 ＲＭＳＥ 测试时间／μｓ 测试 ＲＭＳＥ ＭＡＰＥ ＭＲＰＥ

ＫＢＩＥＬＭ ｘ ２８．１２２０ ０．００８４ １５５００ ０．０１５８ ０．０７７１ ０．００４４

ｘ，ｙ ２８．４９２５ ０．００６３ １５１００ ０．０２４９ ０．１５２７ ０．００１６

ｘ，ｙ，ｚ ２８．１１９５ ０．００６８ １９９００ ０．０５６９ ０．３４２０ ０．００４２

ＮＯＳＫＥＬＭ ｘ ３．８１６６ ０．２１４５ ７１９７４ ０．２１２８ ０．５８１４ ０．１８６３

ｘ，ｙ ３．８７３５ ０．１６８９ ８１６３９ ０．１７０９ ０．３９６６ ０．０５７４

ｘ，ｙ，ｚ ４．２４４０ ０．２２８３ ８９８０８ ０．２４４４ ０．６４８３ ０．０５７３

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ｘ ３．１２１１ ０．０１７９ ９４５５４ ０．０１７１ ０．０５０５ ０．００６５

ｘ，ｙ ３．１２０８ ０．０１１４ ９９４７３ ０．０１５０ ０．１０４７ ０．００５１

ｘ，ｙ，ｚ ３．１０２７ ０．０５０８ ８２８３７ ０．０７４８ ０．２７１４ ０．０４４９

ｘ １．５６１５ ０．１５９９ ５６６２２ ０．１４４５ ０．６０３１ ０．０３５５

ＫＲＬＳＥＬＭ ｘ，ｙ １．７７０９ ０．０２９７ ６６９２８ ０．０１８３ ０．０５８２ ０．０１１５

ｘ，ｙ，ｚ １．８８１３ ０．０１４０ ９００２１ ０．０１１０ ０．０３１９ ０．００８７

　　表２中各方法下预测精度最佳的预测结果
（粗体部分），即各方法的最佳整体预测曲线如

图３（ａ）所示，图３（ｂ）所示为图 ３（ａ）中框出来的
局部放大曲线，由图中可以得到：根据整体预测曲

线中可见，所有的方法基本均能有效进行目标跟

踪，大体达到预测的效果；根据局部放大曲线中可

见，ＦＦＯＳＫＥＬＭ 与 ＫＢＩＥＬＭ 的预测精度相比
ＮＯＳＫＥＬＭ方法更高，其中 ＫＲＬＳＥＬＭ的预测曲
线与真实曲线最为贴近，进一步验证了表 ２中的
结论。

图３中各方法的绝对预测误差如图 ４所示。
由图中可知，ＮＯＳＫＥＬＭ的绝对预测误差（ＡＰＥ）

远远高于其他方法；与 ＫＲＬＳＥＬＭ相比，ＫＢＩＥＬＭ
与 ＦＦＯＳＫＥＬＭ的绝对预测误差变化趋势大体一
致，但在预测步数为４０左右时均遇到了较大的波
动，因此其稳定性低于 ＫＲＬＳＥＬＭ。

图５为图３各方法在训练过程中的训练样本
数随 训 练 步 数 的 变 化 曲 线 图。图 中 可 见：

①ＫＲＬＳＥＬＭ方法使用的训练样本不到总样本数
１／１０，验证了其具有较好的稀疏效果；②ＦＦＯＳ
ＫＥＬＭ与 ＮＯＳＫＥＬＭ的训练样本数稳定在１５０左
右，是经过稀疏化之后的结果，但仍然低于

ＫＲＬＳＥＬＭ；③由于 ＫＢＩＥＬＭ没有稀疏化的过程，
使用了所有的样本，其训练样本数与训练步数呈
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图 ３　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列预测曲线

Ｆｉｇ．３　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆＬｏｒｅｎｚｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

图 ４　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列预测误差

Ｆｉｇ．４　ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆＬｏｒｅｎｚｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

现线性相关关系，这也解释了表 ２中该方法时间
消耗最大的原因。

各方法的学习曲线由预测过程中的 ＲＭＳＥ表
征，如图６所示。其中，ＮＯＳＫＥＬＭ的收敛性明显
远低于其他方法。随着预测步数的增加，ＫＢ
ＩＥＬＭ、ＦＦＯＳＫＥＬＭ和 ＫＲＬＳＥＬＭ均约在 ５０个样
本处 开 始 收 敛，学 习 曲 线 趋 于 平 滑；其 中

ＫＲＬＳＥＬＭ能够收敛到更加精确的阶段，稳定性最
高，验证了该方法的性能。

图 ５　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列训练样本数

Ｆｉｇ．５　ＮｕｍｂｅｒｏｆｔｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｓｆｏｒＬｏｒｅｎｚｃｈａｏｔｉｃ

ｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｌｅａｒｎｉｎｇ

图 ６　Ｌｏｒｅｎｚ混沌时间序列学习曲线

Ｆｉｇ．６　ＬｅａｒｎｉｎｇｃｕｒｖｅｏｆＬｏｒｅｎｚｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ

４．２　某型飞机飞行参数在线预测
本节将验证本文模型对某型飞机发动机状态

在线预测的有效性。以某型教练机的发动机为

例，选取涡轮后温度以及低压转子转速、油门杆角

位移、高压转子转速为监测项目，并分别标记为变

量１、２、３、４。
取该机型飞行参数系统某一架次的原始数

据，数据采样每隔１ｓ进行一次，每个变量取非平
稳状态下的 ２５０个样本，设置延迟时间为 τ１ ＝
τ２＝τ３＝τ４＝１，嵌入维度为 ｍ１＝ｍ２＝ｍ３＝ｍ４＝
６，则得到２４４组新样本。由于是其他样本 ４倍的
数量级，将其乘以１／４做处理，得到经过处理的非
平稳时间序列，变化曲线如图 ７所示。飞行参数
包括发动机系统参数、液压系统参数、燃油系统参

数、飞行姿态控制系统参数等，而数据采集系统已

根据相关性分析方法对各个分系统进行了划分，

例如，航速、高度、升降率属于飞行姿态控制系统

参数；应急系统压力属于液压系统参数；剩余油

量、燃油分耗率属于燃油系统参数；油门杆位移

量、高低压转子转速，涡轮后温度属于发动机系统

参数等。因此本文以发动机飞行参数系统为例对
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图 ７　某教练机飞行参数样本曲线

Ｆｉｇ．７　Ｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｍｐｌｅｃｕｒｖｅｓｏｆａｔｒａｉｎｅｒｅｎｇｉｎｅ

发动机状态进行预测，发动机系统共有 ４个可采
集的与发动机状态相关的参数，由图７可见，其变
化趋势一致，因此具有一定的相关关系。实验将前

１９４组样本作为训练数据，后５０组为测试样本。
经过仿真对比，当飞行参数的设置如表 ３所

示时，可获得最优性能。以低压转子转速（变量

２）为预测对象，则输入变量组合排列后共有８种
空间重构变量。飞参的预测仿真结果如表 ４所
示，其中标粗部分为各方法下的最优预测结果。

表 ３　飞行参数设置

Ｔａｂｌｅ３　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｅｔｔｉｎｇｆｏｒｆｌｉｇｈｔ

ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

方法
正则化因

子／１０３
核参数

σ／１０４
其他参数

ＫＢＩＥＬＭ ２０ ２

ＮＯＳＫＥＬＭ ２０ ５ ｍ＝５０，δ＝１０－２，η＝０．８

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ２０ ５ γ＝０．９９９

ＫＲＬＳＥＬＭ ２０ １ δ＝１０－７

表 ４　飞行参数预测仿真结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

方法 测试指标
空间重构变量

２ １２ ２３ ２４ １２３ １２４ ２３４ １２３４

ＫＢＩＥＬＭ ＲＭＳＥ ５．３２０１ ４．０５６２ ５．０５１２ ４．９５７３ ３．７３５４ ４．３１０９ ４．４４５６ ４．０７２６

ＭＡＰＥ １６．８９８６ １２．７５２９ １５．９３６５ １６．２６４８ １３．１５０６ １４．０９７６ １５．４９７０ １２．８３２９

ＭＲＰＥ ０．０６４９ ０．０４４７ ０．０６５１ ０．０５７１ ０．０４１０ ０．０４９１ ０．０５５２ ０．０４５７

测试时间／μｓ ３８２．３２ ５４５．２６ ４９９．９３ ３９７．２９ ５３７．１３ ３１００ ５２８．５８ ５７６．９１

ＮＯＳＫＥＬＭ ＲＭＳＥ ３．１６７４ ０．６６９０ １．３７２６ １．６４８４ １．１５６３ ０．９６８５ ２．７０４０ １．６６０５

ＭＡＰＥ ５．８５６５ １．９９９１ ６．２４６４ ６．８８３２ ４．３８０５ ２．８４７８ ５．４４６８ ５．０９９２

ＭＲＰＥ ０．０３６９ ０．００６５ ０．０１０６ ０．０１２８ ０．０１００ ０．００９０ ０．０３３２ ０．０１８４

测试时间／μｓ ８２３．２３ ７７９．７３ ５８６．３１ ７１８．０３ ７１８．８９ ８５１．０３ ６１４．５４ １０００

ＦＦＯＳＫＥＬＭ ＲＭＳＥ １．６９４１ ０．４６８２ ０．７４３１ １．４８８４ １．０７９６ ０．４６９７ ０．８４７９ １．０４５４

ＭＡＰＥ ５．６６４０ １．４８６４ ３．２５６５ ３．２４９０ ５．４２２６ １．１８８９ ４．８２８７ ５．０２９９

ＭＲＰＥ ０．０１８４ ０．００５０ ０．００６６ ０．０１７７ ０．００８７ ０．００４９ ０．００６４ ０．００９５

测试时间／μｓ ４７１．２７ ４４７．３２ ４９８．９２ ５０２．３５ ３７７．１９ ５４４．６５ ４４１．０９ ５９５．６２

ＫＲＬＳＥＬＭ ＲＭＳＥ １．０６３８ ０．４０３４ ０．８６１２ １．２６８７ ０．６８２２ ０．４０１２ ０．７４４３ ０．６７６５

ＭＡＰＥ ２．８７５８ １．５７３０ ５．０７０９ ３．５９２９ ３．９３２７ １．３９３９ ４．２８１２ ３．８８６２

ＭＲＰＥ ０．０１２１ ０．００４３ ０．００６０ ０．０１４３ ０．００５２ ０．００４２ ０．００５７ ０．００５４

测试时间／μｓ ４７５．１２ ８３５．２１ ７０３．８２ ６３８．０６ ７６０．３７ ８５９．５８ ９０２．７８ ８７５．４１

　　由表４可见：
１）对比所有方法的预测结果可以发现，相比

ＫＢＩＥＬＭ、ＮＯＳＫＥＬＭ和 ＦＦＯＳＫＥＬＭ，ＫＲＬＳＥＬＭ
将各方法的最优预测精度提高了 ８９．２６％、
４０．０３％和１４．３１％。同时，几乎在所有输入变量
组合下，ＫＲＬＳＥＬＭ均具有最高的预测精度和稳定
性，进一步验证了本文模型的有效性。

２）对比所有方法的测试时间发现，由于样本数
量较小，各输入变量组合的时间消耗均在１０－３ｓ的
数量级以下，满足了飞机发动机在线预测的要求。

３）对比各算法下不同输入变量组合的预测
结果发现，相比多变量输入，单变量的预测精度和

稳定性几乎都是最低的，验证了多变量的考虑对

单变量预测的重要意义；ＫＢＩＥＬＭ在输入组合为
变量“１２３”时的预测精度为最优，ＦＦＯＳＫＥＬＭ与
ＮＯＳＫＥＬＭ在输入组合为变量“１２”时为最优，而
ＫＲＬＳＥＬＭ则在输入为变量“１２４”时为最优，因此
预测精度与输入变量数不存在线性相关关系，随

着输入变量数的增长，预测精度会达到一个极值

点再下降。

４）对比预测精度与稳定性的关系，输入变量
“２３”在 ＦＦＯＳＫＥＬＭ方法下具有最优的测试精
度，但其稳定性指标 ＭＲＰＥ却并非最优；而在其
他输入组合下可见，最优的预测精度也相应的稳

定性也最优，因此预测精度与稳定性不存在一定

的相关关系。

３８２２

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　

如图８所示为 ＫＲＬＳＥＬＭ方法中 ４种变量组
合的飞行参数预测曲线，图８（ａ）为整体预测曲线
图，其中框出的部分即为图８（ｂ）中的局部放大预
测图。图中可见：①各个变量组合大体上都能跟
踪预测目标；②局部图中，显然变量“２”的目标跟
踪效果远不如其他组合变量的跟踪效果，且稳定

性差。如图 ９所示为 ４种变量组合预测的 ＡＰＥ
曲线图，显然输入为变量“１２”和变量“１２４”的预
测结果相比另外２种输入稳定性更高。根据图 ９
中各变量输入下的 ＡＰＥ，显然变量“１２”和变量
“１２４”的预测结果波动更小，变量“２”的波动最
大，进一步验证了表４中的结论。

如图 １０所示为 ＫＲＬＳＥＬＭ方法的飞参训练
样本数与训练步数的关系图。由图可知，训练样

本数最高与最低的都没有达到最优预测结果，这

是因为输入变量“１２３４”在稀疏过程中发生了过
拟合，而输入变量“２”吸收的训练样本不够导致
了欠采样。因此，稀疏性与吸收训练样本数并没

有线性相关的关系。训练样本数在增长过程中存

在一个极值点，使得方法的稀疏性达到最高。

ＫＲＬＳＥＬＭ方法的学习曲线如图 １１所示，预
测步数达到１０时，预测曲线开始收敛。与表 ２结
论一致，输入为变量“２”时的预测效果最差，其学
习曲线的收敛效果也最差；当输入组合的预测效

果最优时，对应的学习曲线也最为平滑，收敛效果

最好。

图 ８　ＫＲＬＳＥＬＭ方法的飞行参数预测曲线

Ｆｉｇ．８　ＦｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｂｙＫＲＬＳＥＬＭ

图 ９　ＫＲＬＳＥＬＭ预测的 ＡＰＥ

Ｆｉｇ．９　ＡＰＥｃｕｒｖｅｓｐｒｅｄｉｃｔｅｄｂｙＫＲＬＳＥＬＭ

图 １０　ＫＲＬＳＥＬＭ训练样本数

Ｆｉｇ．１０　ＴｒａｉｎｉｎｇｓａｍｐｌｅｎｕｍｂｅｒｓｏｆＫＲＬＳＥＬＭ

图 １１　ＫＲＬＳＥＬＭ学习曲线

Ｆｉｇ．１１　ＬｅａｒｎｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆＫＲＬＳＥＬＭ

５　结　论

本文考虑了非平稳时间序列预测中多个变量

对于单变量预测的影响，采用空间重构方法将多

变量间的时间相关性转化为空间相关性，提出

ＫＲＬＳ与 ＥＬＭ结合对目标变量进行预测，通过
ＡＬＤ算法设置阈值对模型进行稀疏化，并应用于
某教练机的发动机状态在线预测中，实验结果

如下：
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　第 １１期 戴金玲，等：基于多元 ＫＥＬＭ的发动机状态在线预测模型

１）ＫＢＩＥＬＭ、ＦＦＯＳＫＥＬＭ与 ＮＯＳＫＥＬＭ均
能对变量进行有效预测，且除 ＫＢＩＥＬＭ方法外，
其他方法都达到了在线预测的要求。

２）满足在线预测条件的前提下，相比 ＫＢ
ＩＥＬＭ、ＦＦＯＳＫＥＬＭ 与 ＮＯＳＫＥＬＭ，本 文 模 型
ＫＲＬＳＥＬＭ将平均预测均方根减小了 ９０．６１％、
５８．１４％和 ２５．７７％，将平均相对误差率减少了
９９．６１％、７５．０３％和２８．５９％，拥有更高的预测精
度和预测稳定性。

３）对比不同输入组合变量的预测结果，单变
量输入的预测精度几乎都是最低的，在多变量输

入组合下获得最优的测试精度及稳定性，验证了

多变量的考虑对于单变量预测的意义。
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ｇｅｔｔｉｎｇｍｅｃｈａｎｉｓｍ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０１６，１７４：１１４７１１５５．

［１６］张伟，许爱强，高明哲．基于稀疏核增量超限学习机的机载

设备在线状态预测［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１７，４３

（１０）：２０８９２０９８．

ＺＨＡＮＧＷ，ＸＵＡＱ，ＧＡＯＭＺ．Ｏｎｌｉｎｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆ

ａｖｉｏｎｉｃｄｅｖｉｃｅｓｂａｓｅｄｏｎｓｐａｒｓｅｋｅｒｎｅｌｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｅｘｔｒｅｍｅ

ｌｅａｒｎｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕ

ｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１７，４３（１０）：２０８９２０９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］张伟，许爱强，高明哲．一种基于积累一致性测量的在线状态

预测算法［Ｊ］．上海交通大学学报，２０１７，５１（１１）：１３９１１３９８．

ＺＨＡＮＧＷ，ＸＵＡＱ，ＧＡＯＭＺ．Ａｎｏｎｌｉｎｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｃｕｍｕｌａｔｉｖｅｃｏｈｅｒｅｎｃｅｍｅａｓｕｒｅｍｅｎｔ［Ｊ］．

ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｈａｎｇｈａｉＪｉａｏｔｏｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１７，５１（１１）：１３９１

１３９８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］ＺＨＡＮＧＷ，ＸＵＡ，ＰＩＮＧＤ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｋｅｒｎｅｌｂａｓｅｄ

ｉｎｃｒｅｍｅｎｔａｌｅｘｔｒｅｍｅｌｅａｒｎｉｎｇｍａｃｈｉｎｅｗｉｔｈｆｉｘｅｄｂｕｄｇｅｔｆｏｒ

ｎｏｎｓｔａｔｉｏｎａｒｙｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＣｏｍｐｕｔｉｎｇａｎｄ

Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２０１７，３１（６）：１１６．

［１９］朱敏，许爱强，陈强强，等．一种基于改进ＫＥＬＭ的在线状态

预测方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１９，４５（７）：１３７０

１３７９．　

ＺＨＵＭ，ＸＵＡＱ，ＣＨＥＮＱＱ，ｅｔａｌ．ＡｎｉｍｐｒｏｖｅｄＫＥＬＭｂａｓｅｄ

ｏｎｌｉｎｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉ

ｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１９，４５（７）：１３７０

１３７９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］ＨＡＮＭ，ＺＨＡＮＧＲ，ＸＵＭ．Ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｃｈａｏｔｉｃｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅ

ｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎＥＬＭＰＬＳＲａｎｄｈｙｂｒｉｄｖａｒｉａｂｌｅｓｅｌｅｃｔｉｏｎａｌｇｏ

ｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＮｅｕｒａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇＬｅｔｔｅｒｓ，２０１７，４６（２）：７０５７１７．

［２１］ＷＡＮＧＸ，ＨＡＮＭ．Ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎ

ｍｕｌｔｉｐｌｅｋｅｒｎｅｌｅｘｔｒｅｍｅｌｅａｒｎｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ［Ｃ］∥Ｉｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌ

ＪｏｉｎｔＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅｏｎＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，

２０１４：１９８２０１．

［２２］徐睿，梁循，齐金山，等．极限学习机前沿进展与趋势［Ｊ］．

计算机学报，２０１９，４２（７）：１６４０１６７０．

ＸＵＲ，ＬＩＡＮＧＸ，ＱＩＪＳ，ｅｔａｌ．Ａｄｖａｎｃｅｓａｎｄｔｒｅｎｄｓｉｎｅｘｔｒｅｍｅ

ｌｅａｒｎｉｎｇｍａｃｈｉｎｅ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｐｕｔｅｒｓ，２０１９，４２

（７）：１６４０１６７０（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２３］ＥＮＧＥＬＹ，ＭＡＮＮＯＲＳ，ＭＥＩＲＲ．Ｔｈｅｋｅｒｎｅｌｒｅｃｕｒｓｉｖｅｌｅａｓｔ

ｓｑｕａｒｅｓａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓ，

２００４，５２（８）：２２７５２２８５．

［２４］ＦＬＯＲＩＳＴ．Ｄｅｔｅｃｔｉｎｇｓｔｒａｎｇｅａｔｔｒａｃｔｏｒｓｉｎｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ，ｉｎｄｙｎａｍ
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ｉｃａｌｓｙｓｔｅｍｓａｎｄｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ，Ｗａｒｗｉｃｋ，１９８０［Ｊ］．ＬｅｃｔｕｒｅＮｏｔｅｓ

ｉｎＭａｔｈｅｍａｔｉｃｓ，１９８１：８９８．

［２５］ＰＲＩＮＣＩＰＥＪＣ，ＬＩＵＷ，ＨＡＹＫＩＮＳ．Ｋｅｒｎｅｌａｄａｐｔｉｖｅｆｉｌｔｅｒｉｎｇ：Ａ

ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎ［Ｊ］．ＩＥＥＥＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＩｎｔｅｌｌｉ

ｇｅｎｃｅＭａｇａｚｉｎｅ，２０１０，５（３）：５２５５．

ＯｎｌｉｎｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅｓｔａｔｅｏｆｅｎｇｉｎｅｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅＫＥＬＭ
ＤＡＩＪｉｎｌｉｎｇ１，ＸＵＡｉｑｉａｎｇ１，，ＹＵＣｈａｏ２，ＷＵＹａｎｇｙｏｎｇ１

（１．ＮａｖａｌＡｖｉａｔｉｏｎＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｙａｎｔａｉ２６４００１，Ｃｈｉｎａ；

２．９２３１３ｔｒｏｏｐｓｏｆＰＬＡ，Ｊｉｙｕａｎ４５４６５０，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｉｎｏｒｄｅｒｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｐｒｏｂｌｅｍｔｈａｔｔｈｅｓｔａｔｅｃｈａｎｇｅｓｏｆｏｎｌｙｏｎｅｖａｒｉａｂｌｅｉｎｓｔｅａｄｏｆｒｅｌａｔｅｄｖａｒｉ
ａｂｌｅｓａｒｅｃｏｎｓｉｄｅｒｅｄｉｎｔｈｅｐｒｏｃｅｓｓｏｆａｉｒｃｒａｆｔｅｎｇｉｎｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ，ａｎｏｎｌｉｎｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌｏｆｔｈｅ
ｓｔａｔｅｏｆｅｎｇｉｎｅｂａｓｅｄｏｎｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅＫｅｒｎｅｌＥｘｔｒｅｍｅＬｅａｒｎｉｎｇＭａｃｈｉｎｅ（ＫＥＬＭ）ｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄ．Ｆｉｒｓｔ，ｔｈｅｐｈａｓｅ
ｓｐａｃｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓｉｓｕｓｅｄｔｏｔｒａｎｓｆｏｒｍｔｈｅｔｅｍｐｏｒａｌｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｉｎｔｏｔｈｅｓｐａｔｉａｌ
ｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｎ，ｂｙｓｔｕｄｙｉｎｇｔｈｅｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎＫＥＬＭ ａｎｄｔｈｅＫｅｒｎｅｌＲｅｃｕｒｓｉｖｅＬｅａｓｔＳｑｕａｒｅｓ
（ＫＲＬＳ），ＫＲＬＳｉｓｅｘｔｅｎｄｅｄｉｎｔｏｔｈｅｏｎｌｉｎｅｓｐａｒｓｅＫＥＬＭｆｒａｍｅｗｏｒｋ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ｔｈｅｓａｍｐｌｅｓａｒｅｍａｄｅｓｐａｒｓｅｂｙ
ｕｓｉｎｇａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｉｎｅａｒｄｅｐｅｎｄｅｎｃｅｔｏｃｏｎｔｒｏｌｔｈｅｇｒｏｗｔｈｏｆｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ，ａｎｄｕｌｔｉｍａｔｅｌｙｏｎｌｉｎｅｐｒｅｄｉｃ
ｔｉｏｎｏｆｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｎｏｎｓｔａｔｉｏｎａｒｙｓｅｒｉｅｓｉｓｒｅａｌｉｚｅｄ．Ｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｎｇｉｎｅｆｌｉｇｈｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆａｃｅｒ
ｔａｉｎｔｒａｉｎｅｒｓｈｏｗｔｈａｔ，ｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈＫＢＩＥＬＭ，ＮＯＳＫＥＬＭａｎｄＦＦＯＳＫＥＬＭｉｎｔｈｅｐｒｅｍｉｓｅｏｆｏｎｌｉｎｅｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｏｎ，ｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙｉｓｄｅｃｒｅａｓｅｄｂｙ９０．６１％，５８．１４％ ａｎｄ２５．７７％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ａｎｄｔｈｅｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｏｎｓｔａｂｉｌｉｔｙｉｓｄｅｃｒｅａｓｅｄｂｙ９９．６１％，７５．０３％ ａｎｄ２８．５９％ ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｗｉｔｈｈｉｇｈｅｒｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎａｃｃｕｒａｃｙ
ａｎｄｓｔａｂｉｌｉｔｙ．Ａｌｌｍｅｔｈｏｄｓｇｅｔｂｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓｗｉｔｈｍｕｌｔｉｖａｒｉａｔｅｉｎｐｕｔｓ，ｗｈｉｃｈａｌｓｏｐｒｏｖｅｓｔｈａｔｔｈｅｃｏｎｓｉｄｅｒａｔｉｏｎｏｆ
ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｓｔａｔｅｆａｃｔｏｒｓｉｓｏｆｇｒｅａｔｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｃｅｔｏｔｈｅｏｎｌｉｎｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｓｉｎｇｌｅｖａｒｉａｂｌｅａｓｗｅｌｌ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＫｅｒｎｅｌＥｘｔｒｅｍｅＬｅａｒｎｉｎｇＭａｃｈｉｎｅ（ＫＥＬＭ）；ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅｔｉｍｅｓｅｒｉｅｓ；ｋｅｒｎｅｌａｄａｐｔｉｖｅｆｉｌｔｅ
ｒｉｎｇ；ｐｈａｓｅｓｐａｃｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ；ｓｐａｒｓｅｎｅｓｓ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００８０４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１０２５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１１２６０９：２５
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１１２５．１６１８．００６．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：１１５９４１６５３２＠ｑｑ．ｃｏｍ
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ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ
Ｎｏｖｅｍｂｅｒ　２０２１
Ｖｏｌ．４７　Ｎｏ１１

　收稿日期：２０２００８０７；录用日期：２０２００８２６；网络出版时间：２０２００９１０１０：０５
　网络出版地址：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２００９０８．１５１３．００１．ｈｔｍｌ
　基金项目：国家自然科学基金 （６１４２７８０３）

通信作者．Ｅｍａｉｌ：ｘｉｅｓｈｕｇｕｏ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ

　引用格式：郝旭春，谢树果．一种数字电路电磁传导发射多源模型提取方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１１）：２２８７
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一种数字电路电磁传导发射多源模型提取方法

郝旭春，谢树果

（北京航空航天大学 电子信息工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：基于电磁干扰要素理论，提出一种数字电路电磁传导发射多源模型提取方法，
用于解决数字电路电磁传导发射的建模问题。以电磁干扰要素理论为出发，综合考虑数字电路

模块特点，将数字电路电磁传导发射模型划分为若干基本要素和扩展要素。针对数字电路时钟

信号特征，选取梯形脉冲序列为基本要素形式，提出一种改进的联合估计算法用于提取基本要素

参数及对应扩展要素系统传递函数模型；针对数字电路多源共存的情况，提出一种基于自相关函

数的多源辨识分离方法，从而实现从一组测试数据中识别出多个基本要素及对应扩展要素，并最

终完成数字电路电磁传导发射的建模。仿真及实验结果验证了所提方法的可行性和准确性。

关　键　词：电磁兼容（ＥＭＣ）；传导发射；数字电路；自相关函数；建模
中图分类号：ＴＮ７０２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２８７１０

　　随着电子信息技术综合化的发展，电子电力
设备的电磁兼容 （ＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，
ＥＭＣ）性，越来越成为决定其能否正常工作的一
个重要因素

［１３］
。电子设备必须通过一些电磁兼

容性指标测试才可以交付
［４］
。因此，建立有效的

设备电磁兼容性模型，特别是与关键器件选择相

关的参数化电磁兼容性模型，通过数值仿真等手

段，在设备定型前更早地发现问题、解决问题，并

进行初步的效果验证，对于缩短研制周期并减少

研发成本具有重要意义。

在常见的电力电子设备中，数字电路模块是

目前最为广泛应用的一种电路功能模块。数字电

路模块一般以 ＤＳＰ、ＣＰＵ、ＦＰＧＡ等微处理芯片为
核心器件，其功能多样，电路形式也相对复杂。实

际电路中，数字信号作为电子设备的功能信号，一

般幅度较大，且频率高，是产生电磁发射的重要来

源。因此，准确建立数字电路模块的电磁传导发

射模型，是建立设备电磁兼容性模型中极为重要

的一环。

目前国内外针对数字电路传导发射建模的工

作主要是围绕只有单一数字芯片的简单电路进

行。如文献［５］提出电压扰动分析等方法，针对
嵌入式单机设备建立传导发射模型；文献［６］通
过测试核心芯片管脚的电磁发射特性，对某３２位
数字信号控制器进行建模。２００６年，国际电工委
员提出 ＩＥＣ６２４３３标准［７］

，给出了集成电路电磁传

导发射行为级模型ＩＣＥＭＣＥ，该模型通过对其无源
分布网络（ＰａｓｓｉｖｅＤｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎＮｅｔｗｏｒｋ，ＰＤＮ）、内
部活性组件（ＩｎｔｅｒｎａｌＡｃｔｉｖｉｔｙ，ＩＡ）进行充分测量，
进而建立其电磁传导发射模型。此后，文献［８］
基于矢量拟合原理和电路综合理论提出了一种有

源集成器件宽带电路建模方法，提高了 ＩＣＥＭＣＥ
标准中对 ＰＤＮ建模的精度。文献［９１０］使用了
动态功率和静态时序估算工具构建 ＦＰＧＡ内部活
动组件模型；文献［１１］讨论了微控器芯片在电源
管脚附近的 Ｉ／Ｏ管脚的电磁传导发射。

然而，随着电力电子设备的集成化和复杂化，

在实际使用中，绝大多数设备的数字电路模块都
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含有不止一个的数字芯片和数字时钟。当电路中

同时存在２个或以上数字时钟时，上述的建模方
法无法直接从测试数据中提取出电路模型。

针对多时钟数字电路难以直接建模的问题，

本文基于电磁干扰要素理论，综合考虑数字电路

模块特点，以梯形脉冲序列为基本要素，提出一种

数字电路电磁传导发射多源模型提取方法，可以

从测试数据中直接提取所有电磁干扰源的特征，

并建立数字电路传导发射模型。

１　数字电路传导发射模型架构
作为一款较为成熟的集成电路行为级建模标

准，ＩＣＥＭＣＥ架构对数字电路模块的建模有重要
的借鉴意义。然而，由于在 ＩＣＥＭＣＥ模型架构
中，ＩＡ只是基于 ＰＤＮ建模结果的一个计算值，无
具体物理意义，因此对实际工程中设计及整改的

指导意义不大。

电磁干扰要素理论
［１２］
的提出，为破解这一难

题提供了思路，从而广泛应用于电磁发射数据分

析、干扰源辨识、传导发射建模等领域
［１３１６］

。由

电磁干扰要素理论出发，本文也将数字电路传导

发射模型划分为基本要素、扩展要素２个部分。
图１为某系统伺服机构的数字信号处理子板

实物图。可以看出，其内部有２个 ＤＳＰ处理芯片，
其产生的数字信号通过若干管脚传播至互联端口，

并耦合到电源端口形成电磁传导发射。在这种情

况下，当对数字模块的电源端口进行传导发射测试

时，测试的结果往往都是由众多时钟信号经不同耦

合网络叠加而成的。因此，对于这种多源数字电路

来说，其传导发射模型中是存在多个基本要素的。

图 １　某系统伺服机构电路板实物图

Ｆｉｇ．１　Ｐｈｏｔｏｏｆｃｉｒｃｕｉｔｂｏａｒｄｏｆａｃｅｒｔａｉｎｓｙｓｔｅｍ’ｓ

ｓｅｒｖｏｍｅｃｈａｎｉｓｍ

　　在这种多个基本要素共存的情况下，数字电
路传导发射的模型架构如图 ２所示。其中，基本
要素对应为电路中的时钟信号，扩展要素表示时

钟信号传播至电源端口的系统传递函数。对于有

Ｎ个时钟信号同时存在的情况，扩展要素为 Ｎ＋１
端口网络。

图 ２　数字电路传导发射模型架构

Ｆｉｇ．２　Ｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅ

文献［１６］以方波信号为基本要素，其他外围
电路为扩展要素，通过分析输出端口的测试数据，

提出一种联合估计的方法用于提取方波信号参数

及扩展要素传递函数，从而建立晶振电路的传导发

射模型。然而，将该方法直接应用于数字电路传导

发射建模存在局限性：以方波信号作为基本要素来

描述数字时钟形式过于简单，带来的建模误差较大。

考虑到上升时间是数字电路时钟的重要参数

之一，且上升时间的改变会直接影响数字电路电

磁发射的频谱包络特征，因此，在进行基本要素形

式的选取时，本文以梯形脉冲序列代替理想方波

信号，作为基本要素描述数字电路时钟信号。其

时域波形及关键参数如图３所示。

图 ３　数字电路时钟信号波形及参数示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｗａｖｅｆｏｒｍａｎｄｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ａｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔｃｌｏｃｋｓｉｇｎａｌ

由图３可以看出，对于梯形脉冲序列，其核心
参数为：周期 Ｔ，脉冲宽度 ｔａ，上升时间 ｔｒ，脉冲高
度 Ａ０。其时域表达式可写为

ｘ（ｔ）＝

Ａ０
ｔｒ
（ｔ－ｎＴ） 　　ｎＴ＜ｔ≤ ｎＴ＋ｔｒ

Ａ０ 　　ｎＴ＋ｔｒ＜ｔ≤ ｎＴ＋ｔａ

Ａ０－
Ａ０
ｔｒ
（ｔ－ｎＴ－ｔａ） 　　ｎＴ＋ｔａ ＜ｔ≤ ｎＴ＋ｔａ＋ｔｒ

０ 　　ｎＴ＋ｔａ＋ｔｒ＜ｔ≤ （ｎ＋１）















Ｔ

　ｎ∈ Ｎ＋ （１）

８８２２
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式中：ｎ为任意正整数。其中，周期、脉冲宽度参
数又可以转化为重复频率 ｆ０ ＝１／Ｔ及占空比
ｄｃ０＝ｔａ／Ｔ。

至此，多源数字电路传导发射模型的提取，就

是从测试数据中提取基本要素参数：重复频率 ｆ０，
占空比 ｄｃ０，上升时间 ｔｒ，以及对应扩展要素。

２　梯形脉冲序列的参数提取方法

本节将首先介绍梯形脉冲信号的特征，给出

其频谱分解思路，并以此出发，进一步讨论提取梯

形脉冲序列参数的方法。

２．１　梯形脉冲信号的特征
图４给出的梯形脉冲单元的波形时域表达式

可写为

ｘＴ（ｔ）＝

Ａ０
ｔｒ
ｔ＋
ｔａ＋ｔｒ( )２

－
ｔａ＋ｔｒ
２
＜ｔ≤－

ｔａ－ｔｒ
２

Ａ０ －
ｔａ－ｔｒ
２

＜ｔ≤
ｔａ－ｔｒ
２

Ａ０
ｔｒ
－ｔ＋

ｔａ＋ｔｒ( )２
　
ｔａ－ｔｒ
２

＜ｔ≤
ｔａ＋ｔｒ
２

０ 　















其他

（２）

图 ４　梯形脉冲示意图

Ｆｉｇ．４　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｔｒａｐｅｚｏｉｄａｌｐｕｌｓｅｕｎｉｔ

不难看出，这个梯形脉冲视作 ２个矩形波的
卷积。由傅里叶变换的性质可知，时域上 ２个时
间信号卷积的频谱等于各信号频谱的乘积。对

式（２）进行傅里叶变化，有

ＦＴ（ｆ）＝
２Ａ０
πｆ２ｔｒ

ｓｉｎ（πｆｔａ）ｓｉｎ（πｆｔｒ） （３）

令Ｆ１（ｆ）＝Ａ０ｔａｓｉｎ（πｆｔａ）／πｆｔａ＝Ａ０ｔａＳａ（πｆｔａ），
Ｆ２（ｆ）＝Ｓａ（πｆｔｒ），式（３）可进一步分解为
ＦＴ（ｆ）＝（２πＡ０ｔａＳａ（πｆｔａ））·Ｓａ（πｆｔｒ）＝
　　Ｆ１（ｆ）Ｆ２（ｆ） （４）
式中：ｆ为频率；Ｓａ（ｘ）＝ｓｉｎｘ／ｘ。

可以看出，Ｆ１（ｆ）、Ｆ２（ｆ）对应的即为式（５）所
示门函数 Ｇ１（ｔ）、Ｇ２（ｔ）的频谱，其波形图如图 ５
所示。

Ｇ１（ｔ）＝
Ａ０ 　 －

ｔａ
２≤

ｔ≤
ｔａ
２

０ 　
{

其他

Ｇ２（ｔ）＝
１
ｔｒ
　 －

ｔｒ
２≤

ｔ≤
ｔｒ
２

０ 　
{















其他

（５）

图 ５　门函数时域波形示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｔｉｍｅｄｏｍａｉｎ

ｗａｖｅｆｏｒｍｏｆｇａｔｅｆｕｎｃｔｉｏｎｓ

回到式（１）所描述的梯形脉冲序列，根据
２．１节分析可知，该信号可分解为方波 ｘ（ｔ）与门
函数 Ｇ２（ｔ）的卷积。式（１）的傅里叶变化可表
示为

ＦＴｒａｐ（ｆ）＝Ｆ１（ｆ）Ｆ２（ｆ） （６）

式中：Ｆ１（ｆ）＝∑
＋∞

ｎ＝－∞

２πＡ０ｄｃ０·Ｓａ（ｎπｄｃ０）δ（ｆ－ｎｆ０）。

２．２　梯形脉冲序列的参数提取方法
对于从测试数据中提取基本要素参数的问

题，文献［１５］给出了方波基本要素情况下采用联
合估计算法提取方波重复频率 ｆ０、占空比 ｄｃ０及
对应扩展要素的方法。

而对于梯形脉冲序列而言，由本文 ２．１节可
知，其频谱可以表征为 ２个不同占空比的方波相
乘的形式。假设扩展要素为 Ｈ（ｆ），其对外的电磁
发射 Ｙ（ｆ）可表示为
Ｙ（ｆ）＝Ｈ（ｆ）Ｆ１（ｆ）Ｆ２（ｆ） （７）

可以看出，Ｙ（ｆ）的零点为 Ｆ１（ｆ）、Ｆ２（ｆ）、Ｈ（ｆ）
零点的并集。由前述讨论可知 Ｆ１（ｆ）、Ｆ２（ｆ）的零
点具有周期性，而扩展要素系统即使存在诸多谐

振点，Ｈ（ｆ）零点很难具有周期性。而根据数字电
路时钟信号的特征，可以认为其占空比接近于

５０％，即脉冲宽度 ｔａ≈Ｔ／２。为此，本文在联合估
计算法的基础上，通过分析频谱中周期性零点的

周期特征，来将梯形脉冲序列的脉冲宽度 ｔａ与上
升时间 ｔｒ分离开，从而分别进行提取。

为避免 ５０％占空比下偶次谐波消失而影响
建模准确性，这里，本文假设占空比的初始值

ｄ^ｃ００＝４９．５％。由此，可得到式（６）中方波的频谱

Ｆ^１（ｆ）为

Ｆ^１（ｆ）＝Ａ^０ｄ^ｃ
０
０∑
＋∞

ｎ＝－∞

Ｓａ（ｎπｄ^ｃ００）δ（ｆ－ｎｆ^０） （８）

９８２２
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从测试结果 Ｙ（ｆ）中去除 Ｆ^１（ｆ）的影响，可以
得到一系列 Ｈ（ｆ）Ｆ２（ｆ）的样本点集合｛Ｙｓａｍｐｌｅ｝。
由前述分析可知，Ｆ２（ｆ）的零点应落在这些样本点
的极小值点附近。

对 Ｈ（ｆ）Ｆ２（ｆ）的样本点进行平滑拟合找到曲
线的所有极小值，并计算 ２个相邻极小值点之间

的频率间隔，则可通过计算它们的平均值 Δｆ
　－

ｍｉｎ

最终求得梯形脉冲序列的上升时间 ｔ^ｒ为

ｔ^ｒ＝１／Δｆ
　－

ｍｉｎ （９）
至此，对文献［１５］给出的联合估计算法进行

改进，以适应梯形脉冲序列作为基本要素时的参

数提取。具体的算法流程如图６所示。

图 ６　改进的联合估计模型提取方法流程

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｉｍｐｒｏｖｅｄｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

３　基于自相关函数的多干扰源模型
提取方法

　　当电路中存在多个基本要素时，需要参照第
２节所述内容，对每个基本要素及其对应扩展要
素进行提取。

３．１　使用自相关函数提取时钟频率参数
通常，时钟频率是梯形脉冲序列最本质的特

征。在绝大多数情况下，时钟信号的个数与不同

基频的个数相等。可以说，从测试数据中提取多

个基本要素参数的第 １步，就是准确找到不同基
本要素的各个时钟频率参数。

为从频谱数据中提取方波的基频，北京航空

航天大学卫颖
［１７］
提出了使用灰色周期方法，对频

谱数据进行分组，并通过计算组内均值、组内方

差、组间方差等统计量，提取频谱中的隐含周期。

尚晓凡
［１８］
在此基础上进行了改进，优化了计算效

率，但当频谱数据的采样率变化时，该方法无法适

用。本文对上述方法进行改进，使其具备更好的

工程适用性。

３．１．１　周期信号自相关函数的性质
对于函数ｆ（ｔ），其自相关函数Ｒ（τ）的定义式为

Ｒ（τ）＝ｆ（ｔ）ｆ（－ｔ）＝∫
＋∞

－∞
ｆ（ｔ）ｆ（ｔ－τ）ｄｔ（１０）

式中：为卷积。
Ｒ（τ）描述了函数在不同位置上与本身波形

的相似程度。根据自相关函数的性质，不难得知

Ｒ（τ）≤Ｒ（０），τ，其物理意义在于，任何函数
与自身的相关性是最强。

对于周期信号 ｆ（ｔ）＝ｆ（ｔ＋Ｔ）来说，其自相关
函数 Ｒ（τ）为

Ｒ（τ）＝∫
＋∞

－∞
ｆ（ｔ）ｆ（ｔ－τ）ｄｔ＝

　　∫
＋∞

－∞
ｆ（ｔ）ｆ（ｔ－（τ＋Ｔ））ｄｔ＝Ｒ（τ＋Ｔ）（１１）

不难看出，周期信号的自相关函数仍是周期

信号，且重复周期相同。对于若干周期信号叠加

的情况，由自相关函数的性质可知，当 τ＝ｎＴ，ｎ∈
Ｎ时，Ｒ（τ）也将达到一个极大值点。

因此，理论上来讲，可以通过求测试数据的自

相关函数，并从自相关函数的数字特征中提取信

号周期。

３．１．２　基于自相关函数的基本要素时钟频率
提取方法

在工程实际中，为提高效率，通常使用计算机

对数据进行数字化处理。记电磁发射的测试数据

为 Ｙ［ｉ］，ｉ＝１，２，…，Ｌ，在对其进行自相关函数求
解时，计算机只能根据数据在序列中的位置，按顺

序计算
［１９２０］

。以 Ｒ［ｉ］表示自相关序列，以 ｘ［ｉ］
表示基本要素序列，则式（１１）可写为

Ｒ［ｋ］＝∑
ｎ

ｉ＝１
ｘ［ｉ］ｘ［ｉ＋ｋ－１］　　ｋ＝１，２，…，Ｌ

（１２）
式（１２）成立的前提在于测试数据序列 Ｙ［ｉ］，

ｉ＝１，２，…，Ｌ对应的频率序列 ｆ［ｉ］，ｉ＝１，２，…，ｎ
均匀，即

ｆ［ｉ＋１］－ｆ［ｉ］＝ｆ［ｊ＋１］－ｆ［ｊ］＝ｆｓ　　ｉ，ｊ

（１３）
式中：ｆｓ为频率采样间隔。然而，在实际的电磁发
射测试中，由于测试仪器的影响，频率的采样间隔

通常并不是定值，在这种情况下，用式（１３）来描
述一个非均匀采样序列的自相关函数显然不够严

谨。保证自相关函数提取时钟频率的方法对实测

０９２２
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数据依然可用，避免采样率的变化影响计算精度，

将式（１３）修正为

Ｒ［ｋ］＝Ｙ［１］·Ｙ［ｋ］·（ｆ［２］－ｆ［１］）＋

　　∑
ｎ

ｉ＝２
Ｙ［ｉ］·Ｙ［ｉ＋ｋ－１］·（ｆ［ｉ］－ｆ［ｉ－１］）

　　ｋ＝１，２，…，ｎ （１４）
由３．１节讨论知，若 Ｙ［ｉ］具有周期 Ｐ，则

Ｒ［ｋ］在 Ｐ＋１的位置上，应达到极大值。
将计算出的 Ｒ［ｋ］按照每 Ｐ个数据一组，写

为矩阵中的一行，如式（１５）所示：

Ｒ＝

Ｒ［１］ Ｒ［２］ … Ｒ［Ｐ］
Ｒ［Ｐ＋１］ Ｒ［Ｐ＋２］ … Ｒ［２Ｐ］
  

Ｒ［（ｍ－１）Ｐ＋１］ Ｒ［（ｍ－１）Ｐ＋２］ … Ｒ［ｍＰ











］ ｍ×Ｐ

（１５）

式中：ｍ为满足 ｍ≤ｎ／Ｐ的最大整数。
若是一个基本要素的时钟频率，那么在自相关

系数矩阵 Ｒ中，每一列的元素应该都对应着周期

中的同一位置。由于 Ｒ［１］＝Ｒ（０）为矩阵 Ｒ中的
最大值，因此式（１５）中的第 １列元素，应都为同行
中的较大的元素。对 Ｒ按行进行归一化处理有

Ｒ＝

１ Ｒ［２］
Ｒ［１］

…
Ｒ［Ｐ］
Ｒ［１］

１ Ｒ［Ｐ＋２］
Ｒ［Ｐ＋１］

…
Ｒ［２Ｐ］
Ｒ［Ｐ＋１］

  

１ Ｒ［（ｍ－１）Ｐ＋２］
Ｒ［（ｍ－１）Ｐ＋１］

…
Ｒ［ｍＰ］

Ｒ［（ｍ－１）Ｐ＋１



















］ ｍ×Ｐ

＝

ｒ１１ … ｒ１ｊ … ｒ１Ｐ
  

ｒｊ１ … ｒｉｊ … ｒｊＰ
  

ｒｍ１ … ｒｍｊ … ｒ

















ｍＰ ｍ×Ｐ

（１６）

　　对 Ｒ按行求方差 σ２１，有

σ２１ ＝∑
Ｐ

ｊ＝１
∑
ｍ

ｉ＝１
（ｒｉｊ－ｒｊ）

２
（１７）

式中：ｒｊ＝
１
ｍ∑

ｍ

ｉ＝１
ｒｉｊ，ｒｉｊ为式（１６）中Ｒ第ｉ行第ｊ列

的元素。

求按行均值的方差 σ２２，有

σ２２ ＝∑
Ｐ

ｊ＝１
ｍ（ｒｊ－珋ｒ）

２
（１８）

式中：珋ｒ＝１Ｐ∑
Ｐ

ｊ＝１
ｒｊ。

由前述讨论可知，若 Ｐ是一个基本要素的时
钟频率，那么在归一化矩阵 Ｒ中，每一行数据的
变化趋势应具有很大的相似性，因而σ２１将是一个
相对较小的值；而其中除第１列外，其余元素的取
值无规律性，因此σ２２应为一相对较大的值。从而
当 σ２１σ

２
２时，可认为 Ｐ是一个基本要素的时钟

频率。

从数理统计的角度理解上述表述，即当 Ｒ内
的各元素不具备周期性时，σ２１、σ

２
２与 Ｒ的整体方

差 σ２ ＝∑
Ｐ

ｊ＝１
∑
ｍ

ｉ＝１
（ｒｉｊ－珋ｒ）

２
的商应服从χ２分布，从而

由方差 σ２１、σ
２
２按照式（１９）构造统计量 Ｆ：

Ｆ＝ σ２２
Ｐ－( )１ σ２１

（Ｌ－１）( )Ｐ （１９）

将服从Ｆ－分布Ｆ～Ｆα（Ｐ－１，（Ｌ－１）Ｐ）
［２１］
。

因此当式（１９）计算结果大于 Ｆα（Ｐ－１，（Ｌ－
１）Ｐ），α＝０．９９时，则说明上述假设极大概率不
成立，从而 Ｒ按行具备周期性，并可推论周期 Ｐ
是一个基本要素的时钟频率。

３．２　基于时钟频率参数的数据分离与模型提取
通过３．１节所述方法，可以提取出测试数据

中最明显的一个时钟频率，记为 ｆ０１。由此可以获
得一系列与该基本要素 ｘ１（ｔ）相关的电磁发射数
据。而这些信息与本文 ２．２节中，在 ｆ０１的倍频频
点上提取出的数据｛Ｙｓａｍｐｌｅ｝是一致的。因此，在找
到基本要素 ｘ１（ｔ）的时钟频率 ｆ０１之后，可以完全
参照２．２节中所述的方法，提取出该基本要素的
各项参数以及与之对应的扩展要素模型。

同时，为了避免该基本要素的电磁发射数据

影响后续提取分析其他基本要素的时钟频率，在

建立好该基本要素 ｘ１（ｔ）的模型后，需要排除其
对分析的影响。

而根据时钟信号电磁频谱的特征，为排除其

他谐波分量对结果的影响，需将 Ｙ［ｉ］在周期 Ｐ的
高次谐波上的数据置为与噪底相同，如式（２０）
所示：

Ｙ［ｋ］＝ｎｏｉｓｅ　　ｋ＝ｎＰ＋１，ｎ＝２，３，… （２０）
式中：ｎｏｉｓｅ为测试数据 Ｙ［ｋ］噪底的典型值。

１９２２
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至此，可以通过重复 ２．２节及 ３．１节所述的
建模提取方法，继续提取下一个基本要素的信息，

直至所有基本要素参数均得到了提取。

４　仿真实例验证

为验证上述方法的有效性，本文以某设备数

字电路模块具体时钟信息及实际电路板图为参

考，通过仿真的方式验证上述方法的有效性。

４．１　模型构造
表１给出了某设备数字电路的时钟参数参

考值。

表 １　某设备数字电路时钟参数参考值

Ｔａｂｌｅ１　Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｖａｌｕｅｏｆｃｌｏｃｋｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆ

ｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔｏｆｃｅｒｔａｉｎｅｑｕｉｐｍｅｎｔ

序号 时钟频率／ＭＨｚ 上升时间／ｎｓ 幅度／Ｖ 占空比／％

１ ２８．２ ４．３ ３．３ ４８
２ １５ １．８ ５ ４７
３ ４７ ２．１３ ５ ４９

　　以此为参照构建３个时钟信号参数分别为
１）信号 ｘ１（ｔ）：时钟频率 ｆ１＝２８．２ＭＨｚ、占空

比 ｄｃ１＝４８％、幅度 Ａ１＝３．３Ｖ、上升时间 ｔｒ１＝４．３ｎｓ
的梯形脉冲序列。

２）信号 ｘ２（ｔ）：时钟频率 ｆ２＝１５ＭＨｚ、占空比
ｄｃ２＝４７％、幅度 Ａ２＝５Ｖ、上升时间 ｔｒ２＝１．８ｎｓ的
梯形脉冲序列。

３）信号 ｘ３（ｔ）：时钟频率 ｆ３＝４７ＭＨｚ、占空比
ｄｃ３＝４９％、幅度 Ａ３＝５Ｖ、上升时间 ｔｒ１＝２．１３ｎｓ
的梯形脉冲序列。

使用电路板级电磁场全波分析仿真软件 Ａｎ
ｓｙｓＳＩｗａｖｅ构建拓展要素模型。图 ７为该设备在
仿真软件中的局部板图，图中：Ｐｏｒｔ１、Ｐｏｒｔ２、Ｐｏｒｔ３
为３个数字信号端口，Ｐｏｒｔ４为模块的供电端口。

设定仿真的频率范围为直流至 １ＧＨｚ，使用
有限元法仿真计算 ３个信号端口到 Ｐｏｒｔ４的 Ｓ参
数，结果如图 ８所示。将图 ８所示的 Ｓ参数保存
为 ＦＷＳ模型（全波 ＳＰＩＣＥ模型）。

图 ７　设备的局部板图

Ｆｉｇ．７　Ｐａｒｔｉａｌｂｏａｒｄｄｉａｇｒａｍｏｆｄｅｖｉｃｅ

图 ８　３个信号端口到 Ｐｏｒｔ４的 Ｓ参数仿真

Ｆｉｇ．８　Ｓｐａｒａｍｅｔｅｒｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｆｒｏｍｔｈｒｅｅｓｉｇｎａｌ

ｐｏｒｔｓｔｏＰｏｒｔ４

将该 ＦＷＳ模型作为 ４端口网络带入 Ａｎｓｙｓ
Ｄｅｓｉｇｎｅｒ仿真软件中，将信号模型 ｘ１（ｔ）、ｘ２（ｔ）、
ｘ３（ｔ）分别通过 Ｐｏｒｔ１、Ｐｏｒｔ２、Ｐｏｒｔ３输入到该网络，
仿真计算 Ｐｏｒｔ４端口输出的电磁发射频谱 Ｙ０（ｆ）。
参考实际仪器使用，在 Ｙ０（ｆ）的基础上叠加一均
值 －１０５ｄＢｍ，方差为 ３ｄＢ的高斯白噪声作为噪
底，模拟实际测试获得的电磁发射数据 Ｙ（ｆ）。以
下将讨论如何通过该电磁发射频谱数据 Ｙ（ｆ）
（见图９），进行数字电路模块传导发射模型的
提取。

图 ９　Ｐｏｒｔ４端口输出的电磁发射频谱数据 Ｙ（ｆ）

Ｆｉｇ．９　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｐｅｃｔｒｕｍｄａｔａ

Ｙ（ｆ）ｏｕｔｐｕｔｆｒｏｍＰｏｒｔ４

特别地，为了模拟实际情况，频率间隔设置如

表２所示，可以看出 ｆ为一个非均匀采样间隔的
长度为１００００１的数组。

表 ２　频率采样间隔设定值

Ｔａｂｌｅ２　Ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｓａｍｐｌｉｎｇｉｎｔｅｒｖａｌｓｅｔｔｉｎｇ

序号 起始频率／ＭＨｚ终止频率／ＭＨｚ 采样间隔／ｋＨｚ

１ ０ １０ ［９．１，１０．９］随机值

２ １０ ２００ ［８．２，１１．８］随机值

３ ２００ １０００ ［７．３，１２．７］随机值

４．２　第１个基本要素参数及对应扩展要素的提取
４．２．１　重复频率参数的提取

依照式（１４），计算图 ９所示的电磁发射频谱
数据 Ｙ（ｆ）对应的自相关系数序列 Ｒ［ｋ］（计算结
果如图１０所示）。求Ｒ［ｋ］中除Ｒ［１］以外的最大
值，其对应的位置为５６３９。

以 Ｐ１＝５６３８为周期，对 Ｒ［ｋ］按行进行分
组，可得到一个 １７×５６３８的矩阵 Ｒ。对其按第
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图 １０　自相关序列 Ｒ［ｋ］的计算结果

Ｆｉｇ．１０　ＣａｌｃｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆａｕｔｏｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｓｅｑｕｅｎｃｅＲ［ｋ］

一列进行归一化处理，按照式（１６）～式（１９），可
计算求得 Ｆ＝１．１０７９。通过查表：Ｆ０．９９（Ｐ－１，
（Ｌ－１）Ｐ）＝１．０４６≈１．１０７９＝Ｆ，因此，排除Ｐ１＝
５６３８对应某基本要素的可能。

继续从 Ｒ［ｋ］中找次大值点，其对应的位置为
２８１８（如图 １０中蓝色所示），重复式（１６）～
式（１９）计算过程，可以得到 Ｆ＝４．７１４。通过查表
可得 Ｆ０．９９（Ｐ－１，（Ｌ－１）Ｐ）＝１．０６４＜Ｆ，因此可

认为 Ｐ２ ＝２８１７为 Ｒ［ｋ］的一个周期，即 ｆ^１ ＝
２８．１７ＭＨｚ是一个基本要素的重复频率。
４．２．２　上升时间参数的提取

在图９中找到所有 ｆ^１＝２８．１７ＭＨｚ的整数倍

频，如图中红色所示。假设占空比的初始值

ｄ^ｃ００＝４９．５％。由此，可得到式（８）中方波的频谱

Ｆ^１（ｆ），根据式（７）可以计算得到一系列 Ｈ（ｆ）·
Ｆ２（ｆ）的样本点｛Ｙ１＿ｓａｍｐｌｅ｝，如图１１中红色所示。
对｛Ｙ１＿ｓａｍｐｌｅ｝进行平滑，如图 １１中黑色曲线；找到
其中的所有极小值，如图１１中蓝色圆圈所示。可
知 Ｆ２（ｆ）的零点应落在｛Ｙ１＿ｓａｍｐｌｅ｝的极小值点
附近。

图 １１　上升时间参数的提取过程示意图

Ｆｉｇ．１１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｒｉｓｅｔｉｍｅｐａｒａｍｅｔｅｒ

ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓ

计算２个相邻极小值点之间的频率间隔，计

算它们的平均值，记为 Δｆ
　－

ｍｉｎ；最后，依照式（９）可
以求得上升时间 ｔ^ｒ＝４．１８ｎｓ。
４．２．３　占空比参数的提取

在４．２．２节的讨论中，为使 ｔｒ的估计可以进

行，根据时钟信号性质，假设占空比的初始值

ｄ^ｃ００＝４９．５％。为更精确的估计占空比 ｄｃ０的值，

此处将结合上述估计结果，进一步精确 ｄｃ０的取
值，并同步估算系统传递函数 Ｈ（ｓ）。

将估计出的上升时间 ｔ^ｒ代入式（７），对于一
个给定的 ｄｃｉ，可计算获得一系列关于系统函数

的样本点｛Ｈｉ１＿ｓａｍｐｌｅ｝，如图 １２中红色所示。使
用多项式对其进行拟合，可得到当前条件下的扩

展要素建模结果 Ｈｉ１＿ｅｓｔｉｍａｔｅ，如图 １２中黑色曲线所
示。依照式（２１）计算２者之间的二范数误差，
ｅｒｒｏｒｉ１ ＝ ｛Ｈｉ１＿ｅｓｔｉｍａｔｅ｝－｛Ｈ

ｉ
１＿ｓａｍｐｌｅ｝ ２ （２１）

遍历占空比 ｄｃ取值，计算对不同 ｄｃｉ取值下

的ｅｒｒｏｒｉ值，可以获得误差函数 ｅｒｒｏｒ关于占空比
ｄｃ的曲线，如图 １３所示。可以看出，误差函数在

４８％时达到最小值，因此提取占空比参数为ｄ^ｃ１＝
４８％，图 １２所示的黑色曲线为对应的扩展要

素 Ｈ^１。

至此，重复频率为 ｆ^１＝２８．１７ＭＨｚ的基本要

素的各项参数，及其对应的扩展要素 Ｈ^１的模型提
取均已完成。接下来，将对其余基本要素的各参

数及对应扩展要素模型进行提取。

图 １２　扩展要素 Ｈ^１的建模拟合结果

Ｆｉｇ．１２　ＭｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｔｅｎｄｅｄｅｌｅｍｅｎｔｓＨ^１

图 １３　误差函数随占空比变化的曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｕｒｖｅｏｆｅｒｒｏｒｆｕｎｃｔｉｏｎｖｅｒｓｕｓｄｕｔｙｃｙｃｌｅ

４．３　其余基本要素参数及对应扩展要素的提取
将图９中黑色曲线所表示的 Ｙ（ｆ），在所有与

ｆ１＝２８．１７ＭＨｚ有关的频点上幅值置为噪底，即
令 Ｙ（ｆ［ｉ］）＝－１００，ｉ＝２８１７ｎ＋１，ｎ＝２，…，３５，
处理结果如图１４所示。

依照式（１４）重新计算 Ｒ［ｋ］，并重复 ４．２．１节
中的步骤，可得 Ｐ２＝４６５１，对应的 Ｆ＝２．０７４，查
表得 Ｆ０．９９（Ｐ－１，（Ｌ－１）Ｐ）＝１．０５０＜２．０７４＝Ｆ，

从而 Ｐ２＝４６５１，即 ｆ^２＝４６．５１ＭＨｚ是一个基本要

３９２２
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图 １４　输出的电磁发射频谱数据 Ｙ（ｆ）去除

ｆ１＝２８．１７ＭＨｚ及其谐波的结果

Ｆｉｇ．１４　ＯｕｔｐｕｔｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｐｅｃｔｒｕｍｄａｔａＹ（ｆ）

ｒｅｍｏｖｉｎｇｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆ１＝２８．１７ＭＨｚａｎｄｉｔｓｈａｒｍｏｎｉｃｓ

素的重复频率。

参照４．２．２节和 ４．２．３节所述的方法，可进

一步求出上升时间为 ｔ^ｒ２＝２．１５ｎｓ，占空比 ｄ^ｃ２＝

４８．７％，对应的扩展要素 Ｈ^２拟合曲线如图 １５中
黑色曲线所示。

图 １５　扩展要素 Ｈ^２的建模拟合结果

Ｆｉｇ．１５　ＭｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｔｅｎｄｅｄｅｌｅｍｅｎｔｓＨ^２
同理可求基本要素 Ｐ３＝１５０４，Ｆ＝２．０５５＞

Ｆ０．９９（Ｐ－１，（Ｌ－１）Ｐ）＝１．０８８，基本要素参数为

时钟频率 ｆ^３＝１５．０４ＭＨｚ，上升时间 ｔ^ｒ３＝１．８８ｎｓ，

占空比 ｄ^ｃ３＝４７％，对应的扩展要素 Ｈ^３拟合曲线
如图１６中黑色曲线所示。

图 １６　扩展要素 Ｈ^３的建模拟合结果

Ｆｉｇ．１６　ＭｏｄｅｌｉｎｇａｎｄｆｉｔｔｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｔｅｎｄｅｄｅｌｅｍｅｎｔｓＨ^３
表３给出了３个基本要素的设定值与提取结

果的对比数据，可以发现，在基本要素的参数提取

方面，提取出的结果几乎与设定值完全一致，说明

方法具有足够的准确性和有效性。

而在扩展要素建模方面，为了更直观的显示

扩展要素的拟合建模效果。在图 １１、图 １５、图 １６
中，分别用蓝色曲线添加了图 ８中的 ３条 Ｓ参数
曲线，以与建模结果作直观的对比。可以看出，除

了在个别谐振点存在拟合不佳的情况外，其余位

置的拟合误差均在 １０ｄＢ以内，而这样的误差对
于传导发射的建模而言是具有足够的参考价值。

表 ３　基本要素提取结果与设定值的对比

Ｔａｂｌｅ３　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｓｅｔ

ｖａｌｕｅｓｏｆｂａｓｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓ

序号
时钟频率／ＭＨｚ 上升时间／ｎｓ 占空比／％

设定值 提取值 设定值 提取值 设定值 提取值

１ ２８．２ ２８．１７ ４．３ ４．１７ ４８ ４８

２ １５ １５．０４ １．８ １．８８ ４７ ４７．１

３ ４７ ４６．５１ ２．１３ ２．１５ ４９ ４８．７

５　实例验证

为进一步验证本文所述方法的适用性，搭建

了电路样品，进行实际测试。图１７所示为某测试
板，板中含有２个数字晶振模块，其标称的输出频
率分别为５ＭＨｚ、７．３３ＭＨｚ。

在图１７中所示的输出端口测得电磁发射数
据如图１８所示。

图 １７　实物测试环境与配置

Ｆｉｇ．１７　Ｔｅｓｔｅｎｖｉｒｏｎｍｅｎｔａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｃｏｎｆｉｇｕｒａｔｉｏｎ

图 １８　输出端口测得的电磁发射频谱数据 Ｙ（ｆ）

Ｆｉｇ．１８　Ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｓｐｅｃｔｒｕｍｄａｔａ

Ｙ（ｆ）ｆｒｏｍｏｕｔｐｕｔｐｏｒｔ

采用本文所述方法对测试数据进行提取，其

中，２个基本要素的提取结果如表４所示。
表 ４　基本要素提取结果

Ｔａｂｌｅ４　Ｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｂａｓｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓ

序号
时钟频率／ＭＨｚ

设定值 提取值

上升时间／ｎｓ

（提取值）

占空比／％

（提取值）

１ ５ ４．９７８ ２２．１ ４９．５

２ ７．３３ ７．３３４ １０．９ ４９．２

４９２２
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　第 １１期 郝旭春，等：一种数字电路电磁传导发射多源模型提取方法

　　对应的２个扩展要素建模结果如图１９所示。
其中，晶振１对应的扩展要素建模结果如图中红
色曲线所示，晶振２为蓝色曲线。

图 １９　扩展要素的建模拟合结果

Ｆｉｇ．１９　Ｍｏｄｅｌｉｎｇｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｔｅｎｄｅｄｅｌｅｍｅｎｔｓ

通过以上实例可以看出，本文所述方法可以

用于解决数字电路多源电磁发射模型的提取问

题，提取结果具有实用价值。

６　结　论

针对数字电路模块的特点，结合电磁发射要

素理论，本文提出一种基于自相关函数的数字电路

电磁发射多源模型提取方法，用于解决数字电路电

磁传导发射建模问题。取得的主要结论如下：

１）针对数字电路时钟信号特征，选取梯形脉
冲序列为基本要素形式，提出一种改进的联合估

计算法，用于提取数字电路电磁发射的基本要素

参数及对应扩展要素系统传递函数模型。

２）针对多个基本要素共存的情况，提出一种
基于自相关函数的多模型提取方法，从而实现从

一组测试数据中识别出多个基本要素及对应扩展

要素，并最终完成数字电路电磁传导发射的建模。

３）仿真及实验结果表明本文所述方法准确
性良好，对解决电子设备数字电路模块电磁传导

发射建模问题有重要指导意义。
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方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１３，３９（９）：１２４９１２５３．

ＣＨＥＮＸ，ＸＩＥＳＧ，ＤＵＷ，ｅｔａｌ．ＡｃｔｉｖｅｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｄｅｖｉｃｅｓＰＤＮ

ｖｅｃｔｏｒｆｉｔｔｉｎｇｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ

ｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１３，３９（９）：１２４９１２５３（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［９］ＧＨＦＩＲＩＣ，ＤＵＲＩＥＲＡ，ＢＯＹＥＲＡ，ｅｔａｌ．Ｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｏｆｍｏｄ

ｅｌｉｎｇｏｆｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌａｃｔｉｖｉｔｙｏｆａＦＰＧＡｆｏｒｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｐｕｒｐｏｓｅ［Ｃ］∥ＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙｏｆＩｎｔｅ

ｇｒａｔｅｄＣｉｒｃｕｉｔｓ．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：３０９３１４．

［１０］ＧＨＦＩＲＩＣ，ＢＯＹＥＲＡ，ＤＵＲＩＥＲＡ，ｅｔａｌ．Ａｎｅｗｍｅｔｈｏｄｏｌｏｇｙｔｏ

ｂｕｉｌｄｔｈｅｉｎｔｅｒｎａｌａｃｔｉｖｉｔｙｂｌｏｃｋｏｆＩＣＥＭＣＥｆｏｒｃｏｍｐｌｅｘｉｎｔｅ

ｇｒａｔｅｄｃｉｒｃｕｉｔｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍ

ｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，２０１７，９９：１１０．

［１１］ＭＡＳ，ＰＡＮＭ，ＦＡＮＧＷ，ｅｔａｌ．ＣｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎｏｆＩ／Ｏｐｉｎｓ

ｎｅａｒｐｏｗｅｒｐａｉｒｓｏｆａｍｉｃｒｏｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｃｉｒｃｕｉｔ［Ｃ］∥

２０１６ＡｓｉａＰａｃｉｆｉｃＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃ

Ｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ（ＡＰＥＭＣ）．Ｐｉｓｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１６：９５０

９５３．　

［１２］ＳＵＤ，ＸＩＥＳ，ＣＨＥＮＡ，ｅｔａｌ．Ｂａｓｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍｔｈｅｏｒｙ：

Ａｎｏｖｅｌｉｎｔｅｒｐｒｅｔａｔｉｏｎａｎｄｓｏｕｒｃｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｅｌｅｃ

ｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｏｆｃｏｍｐｌｅｘｓｙｓｔｅｍｓ［Ｊ］．ＩＥＥＥＴｒａｎｓａｃｔｉｏｎｓ

ｏｎＥｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃＣｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ，２０１７，６０（５）：１３３０１３３９．

［１３］ＳＵＤ，ＸＵＨ，ＺＨＯＵＺ，ｅｔａｌ．Ａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｍｅｔｈｏｄｏｆｔｒａｐｅｚｏｉｄ

ａｌｗａｖｅｓｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｆｒｏｍＥＭＩｓｐｅｃｔｒｕｍ

［Ｃ］∥２０１９ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＡｐｐｌｉｅｄＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＥｌｅｃｔｒｏｍａｇ

ｎｅｔｉｃｓＳｏｃｉｅｔｙＳｙｍｐｏｓｉｕｍ，２０１９：１２．

［１４］凌波，林
!

，孙宏涛，等．微小空间内电磁干扰要素检测与

辨识方法［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０１８，４４（５）：９１４

５９２２
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９２２．　

ＬＩＮＧＢ，ＬＩＮＹ，ＳＵＮＨＴ，ｅｔａｌ．Ｄｅｔｅｃｔｉｏｎａｎｄｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎ

ｍｅｔｈｏｄｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｅｌｅｍｅｎｔｓｉｎｌｉｍｉｔｅｄ

ｓｐａｃｅ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓ

ｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１８，４４（５）：９１４９２２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］ＨＡＯＸ，ＸＩＥＳ，ＺＨＡＮＧＷ．Ａｓｙｓｔｅｍａｎｄｓｏｕｒｃｅｊｏｉｎｔｅｓｔｉｍａ

ｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒＥＭｅｍｉｓｓｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｃｌｏｃｋｃｉｒｃｕｉｔｓ［Ｃ］∥

２０１７ＸＸＸＩＩｎｄＧｅｎｅｒａｌＡｓｓｅｍｂｌｙａｎｄＳｃｉｅｎｔｉｆｉｃＳｙｍｐｏｓｉｕｍｏｆ

ｔｈｅＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＵｎｉｏｎｏｆＲａｄｉｏＳｃｉｅｎｃｅ（ＵＲＳＩＧＡＳＳ）．Ｐｉｓｃａ

ｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２０１７：１４．

［１６］ ＨＡＯＸ，ＸＩＥＳ，ＣＨＥＮＺ．Ａｐａｒａｍｅｔｒｉｃｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎ

ｍｏｄｅｌｉｎｇｍｅｔｈｏｄｏｆａｓｗｉｔｃｈｉｎｇｍｏｄｅｌｐｏｗｅｒｓｕｐｐｌｙ（ＳＭＰＳ）

ｃｈｉｐｂｙａｄｅｖｅｌｏｐｅｄｖｅｃｔｏｒｆｉｔｔｉｎｇａｌｇｏｒｉｔｈｍ［Ｊ］．Ｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，

２０１９，８（７）：７２５．

［１７］卫颖．电子设备典型干扰要素量化表征方法研究［Ｄ］．北

京：北京航空航天大学，２０１３：４７４８．

ＷＥＩＹ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｔｈｅｑｕａｎｔｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｔｈｅｔｙｐｉｃａｌｆａｃ

ｔｏｒｓｏｆｔｈｅｅｌｅｃｔｒｉｃａｌｅｑｕｉｐｍｅｎｔ［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉ

ｔｙ，２０１３：４７４８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］尚晓凡．基于电磁兼容要素理论的开关电源传导发射表征

建模方法研究［Ｄ］．北京：北京航空航天大学，２０１８：３９４２．

ＳＨＡＮＧＸＦ．ＡｓｔｕｄｙｏｎｍｏｄｅｌｉｎｇａｎｄａｎａｌｙｚｉｎｇｏｆＳＭＰＳｃｏｎ

ｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｂａｓｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍｔｈｅｏｒｙ

［Ｄ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，２０１８：３９４２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１９］林琴，郭玉堂，刘亚楠．基于自相关平方函数与小波变换的

基音检测［Ｊ］．计算机应用，２００９，２９（５）：１４３３１４３６．

ＬＩＮＱ，ＧＵＯＹＴ，ＬＩＵＹＮ．Ｐｉｔｃｈｄｅｔｅｃｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎａｕｔｏｃｏｒｒｅ

ｌａｔｉｏｎｓｑｕａｒｅｆｕｎｃｔｉｏｎａｎｄｗａｖｅｌｅｔｔｒａｎｓｆｏｒｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍ

ｐｕｔｅｒＡｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｓ，２００９，２９（５）：１４３３１４３６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２０］郭国雄，栾长福，陆子强．方差分析在检验股票价格周期中

的应用［Ｊ］．华南理工大学学报（自然科学版），２００３，３１

（９）：４４４６．

ＧＵＯＧＸ，ＬＵＡＮＣＦ，ＬＵＺＱ．Ａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｏｆｖａｒｉａｎｃｅａｎａｌｙｓｉｓ

ｔｏｔｈｅｅｘａｍｉｎａｔｉｏｎｏｆｓｔｏｃｋｐｒｉｃｅｐｅｒｉｏｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｏｕｔｈ

ＣｈｉｎａＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ（ＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＥｄｉｔｉｏｎ），

２００３，３１（９）：４４４６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２１］张福渊，郭绍建，萧亮壮，等．概率统计及随机过程［Ｍ］．北

京：北京航空航天大学出版社，２０００．

ＺＨＡＮＧＦＹ，ＧＵＯＳＪ，ＸＩＡＯＬＺ，ｅｔａｌ．Ｐｒｏｂａｂｉｌｉｔｙｓｔａｔｉｓｔｉｃｓ

ａｎｄｓｔｏｃｈａｓｔｉｃｐｒｏｃｅｓｓ［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，

２０００（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

Ａｍｕｌｔｉｓｏｕｒｃｅｍｏｄｅｌｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆｄｉｇｉｔａｌ
ｃｉｒｃｕｉｔｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎ
ＨＡＯＸｕｃｈｕｎ，ＸＩＥＳｈｕｇｕｏ

（ＳｃｈｏｏｌｏｆＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃａｎｄＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ｔｈｉｓｐａｐｅｒｐｒｏｐｏｓｅｓａｍｕｌｔｉｓｏｕｒｃｅｍｏｄｅｌｅｘｔｒａｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｉｎｔｅｒｆｅｒ
ｅｎｃｅｅｌｅｍｅｎｔｔｈｅｏｒｙｔｏｓｏｌｖｅｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｐｒｏｂｌｅｍｏｆｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎ．Ｂａｓｅｄ
ｏｎｔｈｅｂａｓｉｃｅｍｉｓｓｉｏｎｗａｖｅｆｏｒｍｔｈｅｏｒｙ，ｔｈｉｓｐａｐｅｒｄｉｖｉｄｅｓｔｈｅｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓ
ｓｉｏｎｍｏｄｅｌｉｎｔｏｔｗｏｐａｒｔｓ：ｂａｓｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓａｎｄｅｘｔｅｎｄｅｄｅｌｅｍｅｎｔｓ．Ｉｎｖｉｅｗｏｆｔｈｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｄｉｇｉｔａｌｃｉｒ
ｃｕｉｔｃｌｏｃｋｓｉｇｎａｌｓ，ｔｈｅｔｒａｐｅｚｏｉｄａｌｐｕｌｓｅｓｅｑｕｅｎｃｅｉｓｓｅｌｅｃｔｅｄａｓｔｈｅｂａｓｉｃｅｌｅｍｅｎｔｆｏｒｍ，ａｎｄａｎｉｍｐｒｏｖｅｄｊｏｉｎｔ
ｅｓｔｉｍａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｅｘｔｒａｃｔｔｈｅｂａｓｉｃｅｌｅｍｅｎｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｎｄｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｅｘｔｅｎｄｅｄｅｌｅ
ｍｅｎｔｓｙｓｔｅｍｔｒａｎｓｆｅｒｆｕｎｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ．Ａｉｍｅｄａｔｔｈｅｃｏｅｘｉｓｔｅｎｃｅｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅｓｏｕｒｃｅｓｏｆｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔｓ，ａｍｕｌｔｉ
ｓｏｕｒｃｅｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎａｎｄｓｅｐａｒａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｂａｓｅｄｏｎａｕｔｏｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｓｅｐａｒａｔｅｄｉｆｆｅｒｅｎｔ
ｂａｓｉｃｅｌｅｍｅｎｔｓｆｒｏｍａｓｅｔｏｆｔｅｓｔｄａｔａ，ａｎｄｆｉｎａｌｌｙｃｏｍｐｌｅｔｅｔｈｅｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎ
ｏｆｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔｓ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎａｎｄｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｖｅｒｉｆｙｔｈｅｆｅａｓｉｂｉｌｉｔｙａｎｄａｃｃｕｒａｃｙｏｆｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄ
ｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｅｌｅｃｔｒｏｍａｇｎｅｔｉｃｃｏｍｐａｔｉｂｉｌｉｔｙ；ｃｏｎｄｕｃｔｅｄｅｍｉｓｓｉｏｎ；ｄｉｇｉｔａｌｃｉｒｃｕｉｔ；ａｕｔｏｃｏｒｒｅｌａｔｉｏｎｆｕｎｃｔｉｏｎ；
ｍｏｄｅｌｉｎｇ　
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　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１４２７８０３）
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基于缩比模型的全尺寸飞机纵向Ⅰ类 ＰＩＯ预测
左宪帅１，王立新２，刘杰１，，胡一繁１，柴雪１，何倩琳１

（１．北京空天技术研究所，北京 １０００７４；　２．北京航空航天大学 航空科学与工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：驾驶员诱发振荡（ＰＩＯ）对飞机的飞行安全构成严重威胁，在进行全尺寸飞机
ＰＩＯ特性评估飞行试验之前，利用与全尺寸飞机动力学相似的缩比模型进行飞行试验，对全尺
寸飞机的 ＰＩＯ特性进行初步评估，可以达到节约试验成本和降低试验风险的目的。针对驾驶
杆操纵到指令形成过程中的时间延迟这一因素诱发的纵向Ⅰ类 ＰＩＯ，选取带宽准则和 Ｎｅａｌ
Ｓｍｉｔｈ准则作为评定准则，分析了全尺寸飞机和缩比模型对应 ＰＩＯ评定参数的相似比例关系，
并建立了基于缩比模型的全尺寸飞机纵向Ⅰ类 ＰＩＯ预测方法。以某型军用运输机及其缩比模
型作为算例飞机进行了仿真验证，验证结果表明：分析得到的相似比例关系是正确的，基于缩

比模型试验数据可以较为准确地评估全尺寸飞机的Ⅰ类 ＰＩＯ特性。
关　键　词：缩比模型；诱发振荡（ＰＩＯ）；时间延迟；相似比例；仿真验证
中图分类号：Ｖ２１２．１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２２９７１４

　　驾驶员诱发振荡（ＰｉｌｏｔＩｎｄｕｃｅｄＯｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓ，
ＰＩＯ）是由于驾驶员与飞机之间的不良的相互作
用引起的一种持续的或不可控制的人机耦合振
荡，对飞行安全直接构成严重威胁。根据诱发机

理，ＰＩＯ可分为线性 ＰＩＯ（Ⅰ类）、准线性 ＰＩＯ（Ⅱ
类）和非线性 ＰＩＯ（Ⅲ类）３种。线性 ＰＩＯ主要是
由系统相位滞后或时间延迟过大引起的；准线性

ＰＩＯ通常是由操纵面速率饱和与位移限制带来的
非线性附加相位滞后所造成的；非线性 ＰＩＯ通常
由飞机的有效飞行动力学特性或驾驶员行为特性

的非线性转换（如飞机构型与控制律的转变、驾

驶员由跟踪飞机姿态转为跟踪过载）过程引

起的
［１］
。

随着航空技术的迅猛发展，高增益、全权限电

传飞控系统在先进战机与大型运输类飞机上得到

广泛应用，导致飞机发生 ＰＩＯ的可能性越来越大，
已经造成了多起飞行事故，因此，对飞机的 ＰＩＯ特
性进行评估显得尤为重要

［２］
。在工程实践中，必

须由驾驶员通过执行高增益闭环任务完成评定，

以确定遇到不利 ＰＩＯ趋势的可能性是极小的，但
该方法风险较大

［３］
。

缩比模型具有尺寸小、制造成本低的优点，如

果在全尺寸飞机飞行试验之前，利用缩比模型进

行飞行试验来初步评估全尺寸飞机的 ＰＩＯ特性，
可以达到节约成本和降低全尺寸飞机飞行试验风

险的目的。然而，缩比模型与全尺寸飞机动力学

响应存在相似比例关系，二者的 ＰＩＯ特性评定参
数必然存在差异，这导致缩比模型飞行试验无法

参考全尺寸飞机的 ＰＩＯ特性评定准则。因此，有
必要针对全尺寸飞机和缩比模型 ＰＩＯ特性评定参
数的差异开展研究。

关于电传飞机 ＰＩＯ特性的评估，文献［４５］介
绍了不同类型 ＰＩＯ的评定准则。文献［６７］分析
了舵面偏转速率限制对飞翼布局飞机 ＰＩＯ特性的
影响。文献［８］针对遥控模式下的无人机，分析
了地面站与飞机间数据链的时延对无人机 ＰＩＯ特
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性的影响。文献［９］研究了 ＰＩＯ的抑制策略。关
于缩比模型试验技术，文献［１０１１］分析了缩比模
型与全尺寸飞机的总体参数和飞行状态参数所需

满足的相似关系。文献［１２１３］分析了在全尺寸
飞机带有 ＰＩＤ飞行控制律情况下，缩比模型飞行
控制律的相似设计要求。文献［１４］基于量纲分
析法，分析了全尺寸飞机和缩比模型各时域响应

变量的相似比例关系。但目前将全尺寸飞机 ＰＩＯ
特性评定与缩比模型飞行试验技术相结合的相关

研究仍较为少见。

对于电传飞控系统，驾驶员操纵到指令信号

形成的过程中会产生一定的时间延迟，该时延会

引入相位滞后进而诱发Ⅰ类 ＰＩＯ。本文针对该因
素，采用带宽准则和 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则 ２种评定准
则，分析了缩比模型和全尺寸飞机对应 ＰＩＯ评定
参数的相似比例关系，建立了基于缩比模型的全

尺寸飞机纵向Ⅰ类 ＰＩＯ预测方法，并利用仿真模
型进行了验证。结果表明，分析得到的相似比例

关系是正确的，利用缩比模型对全尺寸飞机Ⅰ类
ＰＩＯ的预测也是准确的。

１　算例飞机

本文选用某中型运输机和尺寸缩比率 ｋ＝１／４
的缩比模型为算例飞机，针对其起降阶段的 ＰＩＯ
特性开展评估研究。为了满足动力学相似的要求，

２架飞机的总体参数、飞行状态参数以及飞行控制
律参数均按照相似系统的设计要求进行了设计。

１．１　动力学参数相似关系
缩比模型和全尺寸飞机的总体参数和飞行状

态参数所满足的相似比例关系如表 １所示［１０１１］
。

为了研究起降状态下的Ⅰ类 ＰＩＯ，按照上述要求，
选取高度１００ｍ，速度６０ｍ／ｓ作为全尺寸飞机的
表 １　动力学参数相似比例（缩比模型／全尺寸飞机）

Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｉｌａｒｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

（ｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ／ｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔ）

动力学参数 相似比例

总体参数

机翼展长／ｍ ｋ
平均气动弦长／ｍ ｋ
重心位置／％ １

机翼面积／ｍ２ ｋ２

质量／ｋｇ ｋ３

俯仰转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） ｋ５

偏航转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） ｋ５

滚转转动惯量／（ｋｇ·ｍ２） ｋ５

惯性积／（ｋｇ·ｍ２） ｋ５

发动机推重比 １

飞行状态参数
空气密度／（ｋｇ·ｍ－３） １

飞行速度／（ｍ·ｓ－１） ｋ０．５

飞行状态，选取高度 １００ｍ，速度 ３０ｍ／ｓ作为缩
比模型的飞行状态。

１．２　飞行控制律参数相似关系
按照飞行控制律相似设计的要求，缩比模型

和全尺寸飞机飞行控制律结构一致，但控制律参

数存在相似比例
［１２１３］

。纵向和横航向飞行控制

律结构如图１和图２所示。纵向采用迎角指令构
型，横航向采用常规增稳构型

［１５］
，其中，ＫＰ为迎

角指令 Δαｃｍｄ前向增益，ＫＩ为迎角 α反馈积分环
节增益，Ｋｑ为俯仰角速率 ｑ反馈增益，ταｆ为迎角
反馈信号滤波器时间常数，Ｋｐ为滚转角速率 ｐ反
馈增益，Ｋｒ为偏航角速率 ｒ反馈增益，Ｋβ为侧滑角
β反馈增益，τβｆ为侧滑角反馈信号滤波器时间常
数，τａｃｔ为升降舵 δｅ、副翼 δａ和方向舵 δｒ舵偏响应
时间常数，各控制律参数的相似比例如表２所示。

图 １　纵向控制律结构

Ｆｉｇ．１　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ

图 ２　横航向控制律结构

Ｆｉｇ．２　Ｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆｌａｔｅｒａｌｃｏｎｔｒｏｌｌａｗ

表 ２　飞行控制律参数对比（缩比模型／全尺寸飞机）

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｌａｗｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

（ｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ／ｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔ）

飞行控制律

参数
相似比例

全尺寸飞机

参数

缩比模型

参数

ＫＰ １ １．２５ １．２５
ＫＩ ｋ－０．５ ０．３ ０．６
Ｋβ １ １．４２ １．４２
Ｋｐ ｋ０．５ ０．６４ ０．３２
Ｋｑ ｋ０．５ １．３６ ０．６８
Ｋｒ ｋ０．５ ０．０４ ０．０２

ταｆ ｋ０．５ ０．１ ０．０５

τβｆ ｋ０．５ ０．１ ０．０５

ταｃｔ ｋ０．５ ０．０４ ０．０２

８９２２
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１．３　时域响应相似关系
在缩比模型和全尺寸飞机动力学相似的情况

下，二者的时域响应满足一定的相似关系，表现为

各响应变量的数值和响应时间存在相似比例
［１４］
，

如表３所示。
表 ３　时域响应变量相似比例（缩比模型／全尺寸飞机）

Ｔａｂｌｅ３　Ｓｉｍｉｌａｒｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｓｏｆｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｒｅｓｐｏｎｓｅ

ｖａｒｉａｂｌｅｓ（ｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ／ｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔ）

时域响应参数 相似比例

时间　　 ｋ０．５

距离　　 ｋ

速度　　 ｋ０．５

加速度　 １

角度　　 １

角速度　 ｋ－０．５

角加速度 ｋ－１

２　ＰＩＯ特性参数相似比例关系

对于不同类型的 ＰＩＯ线性，采用的评定准则
也不同

［１６］
。本文选择的 ２种针对线性 ＰＩＯ的评

定准则分别为带宽准则和 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则，其中
带宽准则是仅考虑飞机特性的开环评定准则，

ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则针对驾驶员飞机闭环系统的闭环
评定准则。

２．１　带宽准则
带宽准则根据俯仰姿态角的频域响应特性来

评定飞机的 ＰＩＯ特性。评定参数包括俯仰姿态角
响应带宽ωＢＷ和时延τＰ。如图３所示，ωＢＷ为驾驶
员施加操纵时，在同时满足 ６ｄＢ及 ４５°稳定裕度
的前提下，人机闭环系统能够复现的快速变化的

俯仰姿态指令的最大频率；τＰ的计算方法如下：

τＰ ＝－
２ω１８０＋１８０°
５７．３×２ω１８０

（１）

式中：２ω１８０为 ２倍 ω１８０频率处的相角，如图 ３所
示，均取自高阶系统频域响应特性。

图３中，相位带宽 ωＢＷｐｈａｓｅ为相角裕度为 ４５°
（即相角等于 －１３５°）时的频率；幅值带宽 ωＢＷｇａｉｎ
为对应 －１８０°相角的频率 ω１８０处的幅值加上 ６ｄＢ
（数值上为 ω１８０幅值的 ２倍）后的对应频率，ωＢＷ
为相位带宽 ωＢＷｐｈａｓｅ和幅值带宽 ωＢＷｇａｉｎ两者之中的
较小者。

分析缩比模型与全尺寸飞机带宽和时延的相

似规律，需先研究 ２架飞机俯仰姿态角频域特性
曲线的差异。

对于带飞行控制律的高阶飞机系统，其俯仰

姿态角响应可以用如下低阶等效系统传递函数来

图 ３　带宽准则评定参数定义

Ｆｉｇ．３　Ｄｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆｂａｎｄｗｉｄｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

描述：

θ
δｅ
＝ ｑ
δｅ
·
１
ｓ
·

Ｋｑ（Ｔθ２ｓ＋１）

ｓ２＋２ζｓｐωｓｐｓ＋ω
２
ｓｐ

·
１
ｓ
ｅ－τθｓ （２）

式中：θ为俯仰姿态角；ｑ为俯仰角速率；δｅ为升
降舵指令；Ｋｑ为等效传递函数的增益；Ｔθ２为等效
短周期分子时间常数；τθ为传递函数等效延迟时
间；ζｓｐ为等效短周期阻尼比；ωｓｐ为等效短周期自
然频率。

因此，为了研究缩比模型和全尺寸飞机俯仰

姿态角频域特性的相似关系，需先分析二者低阶

等效系统参数的相似关系。

为了便于分析，假设低阶等效系统与真实高阶

系统的时域和频域特性曲线均可实现完全拟合
［１７］
。

２．１．１　纵向低阶等效系统参数相似关系
根据相似第二定理，如果一个物理现象可由

ｎ个物理量构成的物理方程描述，其中有 ｍ个物
理量的量纲是相互独立的，则该物理现象也可以

用 ｎ－ｍ个无量纲参数（π１，π２，…，πｎ－ｍ）的关系
式来描述。

设某一物理现象的方程为

ｆ（ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ）＝０ （３）
式中：ｘ１，ｘ２，…，ｘｎ为该物理现象的 ｍ个量纲独立
的物理量，其量纲可表示为［ｘ１］，［ｘ２］，…，［ｘｍ］，
其余 ｎ－ｍ个物理量的量纲为
［ｘｉ］＝［ｘ

ｉ１
１，ｘ

ｉ２
２，…，ｘ

ｉｍ
ｍ］

　　ｉ＝ｍ＋１，ｍ＋２，…，ｎ （４）
由相似第二定理，该物理现象可由 ｎ－ｍ个

无量纲参数（π１，π２，…，πｎ－ｍ）之间的函数关系来
描述：

φ（π１，π２，…，πｎ－ｍ）＝０ （５）
式中：各无量纲参数与各物理量的关系为

πｉ ＝
ｘｉ＋ｍ

ｘ（ｉ＋ｍ）１１ ｘ（ｉ＋ｍ）２２ …ｘ（ｉ＋ｍ）ｍｍ

　　ｉ＝１，２，…，ｎ－ｍ

（６）
根据相似第一定理，对相似的现象，其无量纲

９９２２
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参数的数值相同，因此，对于缩比模型和全尺寸飞

机的无量纲参数的数值相同：

πｉ＿ｓ ＝πｉ＿ｆ　　ｉ＝１，２，…，ｎ－ｍ （７）
式中：下标 ｆ和 ｓ分别为全尺寸飞机和缩比模型。
进而可以得出，缩比模型和全尺寸飞机无量纲化

运动方程相同：

φｓ（π１＿ｓ，π２＿ｓ，…，π（ｎ－ｍ）＿ｓ）＝
　　φｆ（π１＿ｆ，π２＿ｆ，…，π（ｎ－ｍ）＿ｆ） （８）

现根据传递函数的拉普拉斯变换方法，将传递

函数式（２）写成微分方程的形式，包括状态方程：

１
ω２ｓｐ
·
ｄ３ｘ
ｄｔ３
＋
２ζｓｐ
ωｓｐ
·
ｄ２ｘ
ｄｔ２
＋ｄｘ
ｄｔ
＝δｅ （９）

输出方程：

θ（ｔ）＝
ＫｑＴθ２
ω２ｓｐ
·
ｄｘ
ｄｔ
（ｔ－τθ）＋

Ｋｑ
ω２ｓｐ
ｘ（ｔ－τθ） （１０）

根据微分方程的量纲齐次性原理，方程中各

项的量纲相同，以方程中任意一项除其他各项，则

方程化为无量纲形式。因此，将式（９）中每一项
均除以最后一项 δｅ，可以得到状态方程的无量纲
形式：

１
ω２ｓｐδｅ

·
ｄ３ｘ
ｄｔ３
＋
２ζｓｐ
ωｓｐδｅ

·
ｄ２ｘ
ｄｔ２
＋１
δｅ
·
ｄｘ
ｄｔ
＝１ （１１）

　　缩比模型和全尺寸飞机为动力学相似系统，
因此二者方程中对应项的数值相等：

１
ω２ｓｐ＿ｓδｅ＿ｓ

·
ｄ３ｘｓ
ｄｔ３ｓ

＝ １
ω２ｓｐ＿ｆδｅ＿ｆ

·
ｄ３ｘｆ
ｄｔ３ｆ

２ζｓｐ＿ｓ
ωｓｐ＿ｓδｅ＿ｓ

·
ｄ２ｘｓ
ｄｔ２ｓ

＝
２ζｓｐ＿ｆ
ωｓｐ＿ｆδｅ＿ｆ

·
ｄ２ｘｆ
ｄｔ２ｆ

１
δｅ＿ｓ
·
ｄｘｓ
ｄｔｓ
＝ １
δｅ＿ｆ
·
ｄｘｆ
ｄｔ















ｆ

（１２）

由时域响应的相似关系：

δｅ＿ｓ ＝δｅ＿ｆ
ｔｓ ＝ｋ

０．５ｔ{
ｆ

（１３）

可以得到

ｄｘｓ
ｄｔｓ
＝
ｄｘｆ
ｄｔｆ

ｄ２ｘｓ
ｄｔ２ｓ

＝ ｄ
ｄｔｓ
ｄｘｓ
ｄｔ( )
ｓ

＝ ｄ
ｄ（ｋ０．５ｔｆ）

ｄｘｆ
ｄｔ( )
ｆ

＝ｋ－０．５
ｄ２ｘｆ
ｄｔ２ｆ

ｄ３ｘｓ
ｄｔ３ｓ

＝ ｄ
ｄｔｓ
ｄ２ｘｓ
ｄｔ２( )
ｓ

＝ ｄ
ｄ（ｋ０．５ｔｆ）

ｋ－０．５
ｄ２ｘｆ
ｄｔ２( )
ｆ

＝

　　ｋ－１
ｄ３ｘｆ
ｄｔ３



















ｆ

（１４）
　　将式（１４）代入式（１２），可以得出，缩比模型的
等效短周期频率和等效短周期阻尼比的相似比例：

ωｓｐ＿ｓ ＝ｋ
－０．５ωｓｐ＿ｆ

ζｓｐ＿ｓ ＝ζ
{

ｓｐ＿ｆ

（１５）

　　同理，对输出方程（１０）进行无量纲化处理，
可以得到

１＝
ＫｑＴθ２
ω２ｓｐθ

·
ｄｘ
ｄｔ
＋
Ｋｑ
ω２ｓｐ
·
ｘ
θ

（１６）

Ｋｑ＿ｓＴθ２＿ｓ
ω２ｓｐ＿ｓθｓ

ｄｘｓ
ｄｔｓ
＝
Ｋｑ＿ｆＴθ２＿ｆ
ω２ｓｐ＿ｆθｓ

·
ｄｘｆ
ｄｔｆ

Ｋｑ＿ｓ
ω２ｓｐ＿ｓ
·
ｘｓ
θｓ
＝
Ｋｑ＿ｆ
ω２ｓｐ＿ｆ
·
ｘｆ
θ










ｆ

（１７）

由 α和 θ时域响应的相似关系：

αｓ ＝αｆ
θｓ ＝θ

{
ｆ

（１８）

　　将式（１４）、式（１８）代入式（１７），可以得到其
他参数的相似关系：

Ｋｑ＿ｓ ＝ｋ
－１．５Ｋｑ＿ｆ

Ｔθ２＿ｓ ＝ｋ
０．５Ｔθ２＿ｆ

τｓ ＝ｋ
０．５τ

{
ｆ

（１９）

２．１．２　俯仰姿态角响应频域特性相似关系
根据自动控制原理，系统的频域特性由各基

本环节的频域特性叠加得到
［１８］
，因此，根据

式（２）可知，俯仰姿态角响应频域特性由一个比
例环节 Ｇ１、一个一阶微分环节 Ｇ２、一个二阶振荡

环节 Ｇ３、一个积分环节 Ｇ４以及一个时延环节 Ｇ５
的频域特性叠加形成：

Ｇ１ ＝
Ｋｑ
ω２ｓｐ

Ｇ２ ＝Ｔθ２ｓ＋１

Ｇ３ ＝
１

（ｓ／ωｓｐ）
２＋（２ζｓｐ／ωｓｐ）ｓ＋１

Ｇ４ ＝
１
ｓ

Ｇ５ ＝ｅ
－τｓ

ＭＧθ ＝∏
５

ｉ＝１
ＭＧｉ

φＧθ ＝∑
５

ｉ＝１
ＭＧ























ｉ

（２０）

　　比例环节的幅值增益 ＭＧ１为定值，相位差 φＧ１
为０°：
ＭＧ１＿ｆ（ω）＝Ｋｑ＿ｆ／ω

２
ｓｐ＿ｆ

ＭＧ１＿ｓ（ω）＝Ｋｑ＿ｓ／ω
２
ｓｐ＿ｓ

φＧ１＿ｆ（ω）＝φＧ１＿ｓ（ω）＝０
{

°

（２１）

一阶微分环节的幅值增益 ＭＧ２和相位差 φＧ２
均与时间常数 Ｔ和激励信号频率 ω有关：

００３２
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ＭＧ２（ω）＝
１

（Ｔθ２ω）
２＋槡 １

φＧ２（ω）＝－ａｒｃｔａｎ（Ｔθ２ω
{

）

（２２）

可以证明，缩比模型传递函数中的一阶微分

环节在 ｋ－０．５ω处的幅相频特性与全尺寸飞机传
递函数中的一阶微分环节在 ω处的幅相频特性
相同：

ＭＧ２＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝ １

（Ｔθ２＿ｓｋ
－０．５ω）２＋槡 １

＝

　　 １
（ｋ０．５Ｔθ２＿ｆｋ

－０．５ω）２＋槡 １
＝

　　 １
（Ｔθ２＿ｆω）

２＋槡 １
＝ＭＧ２＿ｆ（ω） （２３）

φＧ２＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝－ａｒｃｔａｎ（Ｔθ２＿ｓｋ

－０．５ω）＝

　　 －ａｒｃｔａｎ（ｋ０．５Ｔθ２＿ｆｋ
－０．５ω）＝

　　 －ａｒｃｔａｎ（Ｔθ２＿ｆω）＝φＧ２＿ｆ（ｋ
－０．５ω） （２４）

二阶振荡环节的幅值增益 ＭＧ３和相位差 φＧ３
均与自然频率 ωｎ、阻尼比 ζ和激励信号频率 ω
有关：

ＭＧ３（ω）＝ １－ω
２

ω２( )
ｓｐ

２

＋４ζ２ｓｐ
ω２

ω２槡 ｓｐ

φＧ３（ω）＝－ａｒｃｔａｎ
２ζｓｐ

ω
ωｓｐ

１－ω
２

ω２



























ｓｐ

（２５）

同样可以证明，缩比模型传递函数中的该环

节在 ｋ－０．５ω处的幅相频特性与全尺寸飞机传递
函数中的该环节在 ω处的幅相频特性相同：

ＭＧ３＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝ １－ｋ

－１ω２

ω２( )
ｓｐ＿ｓ

２

＋４ζ２ｓｐ＿ｓ
ｋ－１ω２

ω２槡 ｓｐ＿ｓ

＝

　　 １－ ｋ－１ω２

（ｋ－０．５ωｓｐ＿ｆ）
[ ]２

２

＋４ζ２ｓｐ＿ｏ
ｋ－１ω２

（ｋ－０．５ωｓｐ＿ｆ）槡
２ ＝

　　 １－ ω
２

ω２( )
ｓｐ＿ｆ

２

＋４ζ２ｓｐ＿ｏ
ω２

ω２槡 ｓｐ＿ｆ

＝ＭＧ３＿ｆ（ω）

（２６）

φＧ３＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝－ａｒｃｔａｎ

２ζｓｐ＿ｓ
ｋ－０．５ω
ωｓｐ＿ｓ

１－ｋ
－１ω２

ω２













ｓｐ＿ｓ

＝

　　 －ａｒｃｔａｎ
２ζｓｐ＿ｓ

ｋ－０．５ω
ｋ－０．５ωｓｐ＿ｆ

１－ ｋ
－１ω２

ｋ－１ω２













ｓｐ＿ｆ

＝

　　 －ａｒｃｔａｎ
２ζｓｐ＿ｓ

ω
ωｓｐ＿ｆ

１－ ω
２

ω２













ｓｐ＿ｆ

＝φＧ３＿ｆ（ω） （２７）

积分环节的幅值增益 ＭＧ４为激励信号频率 ω
的倒数，相位差 φＧ４为 －９０°：

ＭＧ４＿ｆ（ω）＝ＭＧ４＿ｓ（ω）＝
１
ω

φＧ４＿ｆ（ω）＝φＧ４＿ｓ（ω）＝－９０
{

°
（２８）

时延环节的幅值增益 ＭＧ５恒为 １，相位差 φＧ５
与时延 τ和激励信号频率 ω有关：
ＭＧ５＿ｆ（ω）＝ＭＧ５＿ｓ（ω）＝１

φＧ５＿ｆ（ω）＝－τｆω

φＧ５＿ｓ（ω）＝－τｓ
{

ω

（２９）

综上所述，可以证明，缩比模型俯仰姿态角响

应在 ｋ－０．５ω处的幅相频特性与全尺寸飞机俯仰
姿态角响应在 ω处的幅相频特性相同：

ＭＧθ＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝∏

５

ｉ＝１
ＭＧｉ＿ｓ（ｋ

－０．５ω）＝

　　
Ｋｑ＿ｓ
ω２ｓｐ＿ｓ
ＭＧ２＿ｓ（ｋ

－０．５ω）ＭＧ３＿ｓ（ｋ
－０．５ω）·

　　 １
ｋ－０．５ω

ＭＧ５＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝

（ｋ－１．５Ｋｑ＿ｆ）
（ｋ－１ω２ｓｐ＿ｆ）

Ｋｑ＿ｆＭＧ２＿ｆ（ω）·

　　ＭＧ３＿ｆ（ω）
１

ｋ－０．５ω
ＭＧ５＿ｆ（ω）＝

　　
Ｋｑ＿ｆ
ω２ｓｐ＿ｆ
ＭＧ２＿ｆ（ω）ＭＧ３＿ｆ（ω）

１
ω
ＭＧ５＿ｆ（ω）＝

　　∏
５

ｉ＝１
ＭＧｉ＿ｆ（ω）＝ＭＧθ＿ｆ（ω） （３０）

φＧθ＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝∑

５

ｉ＝１
ＭＧｉ＿ｓ（ｋ

－０．５ω）＝

　　０°＋φＧ２＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＋φＧ３＿ｓ（ｋ

－０．５ω）＋（－９０°）＋

　　φＧ５＿ｓ（ｋ
－０．５ω）＝０°＋φＧ２＿ｆ（ω）＋φＧ３＿ｆ（ω）＋

　　（－９０°）＋φＧ５＿ｆ（ω）＝∑
５

ｉ＝１
ＭＧｉ＿ｆ（ω）＝φＧθ＿ｆ（ω）

（３１）
根据式（３０）和式（３１），可以证明，缩比模型

与 －１８０°相位延迟对应的激励频率为全尺寸飞机
对应激励频率的 ｋ－０．５倍：
φＧθ＿ｆ（ω１８０＿ｆ）＝φＧθ＿ｓ（ｋ

－０．５ω１８０＿ｆ）＝
　　φＧθ＿ｓω１８０＿ｓ ＝－１８０° （３２）

ω１８０＿ｓ ＝ｋ
－０．５ω１８０＿ｆ （３３）

根据增益带宽 ωＢＷｇａｉｎ的定义，可以证明缩比

模型增益带宽为全尺寸飞机增益带宽的 ｋ－０．５倍：
ＭＧθ＿ｆ（ωＢＷｇａｉｎ＿ｆ）－ＭＧθ＿ｆ（ω１８０＿ｆ）＝

　　ＭＧθ＿ｓ（ｋ
－０．５ωＢＷｇａｉｎ＿ｆ）－ＭＧθ＿ｓ（ｋ

－０．５ω１８０＿ｆ）＝
　　ＭＧθ＿ｓ（ωＢＷｇａｉｎ＿ｓ）－ＭＧθ＿ｓ（ω１８０＿ｓ）＝６ｄＢ （３４）

ωＢＷｇａｉｎ＿ｓ ＝ｋ
－０．５ωＢＷｇａｉｎ＿ｆ （３５）

根据相位带宽 ωＢＷｐｈａｓｅ的定义，可以证明缩比

模型相位带宽为全尺寸飞机相位带宽的 ｋ－０．５倍：

１０３２
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φＧθ＿ｆ（ωＢＷｐｈａｓｅ＿ｆ）－φＧθ＿ｆ（ω１８０＿ｆ）＝

　　φＧθ＿ｓ（ｋ
－０．５ωＢＷｐｈａｓｅ＿ｆ）－φＧθ＿ｓ（ｋ

－０．５ω１８０＿ｆ）＝
　　φＧθ＿ｓ（ωＢＷｐｈａｓｅ＿ｓ）－φＧθ＿ｓ（ω１８０＿ｓ）＝４５° （３６）

ωＢＷｐｈａｓｅ＿ｓ ＝ｋ
－０．５ωＢＷｐｈａｓｅ＿ｆ （３７）

因此，缩比模型与全尺寸飞机带宽的相似比

例为 ｋ－０．５：
ωＢＷ＿ｓ ＝ｋ

－０．５ωＢＷ＿ｆ （３８）

而时延的相似比例为 ｋ０．５：
φＧθ＿ｆ（２ω１８０＿ｆ）＝φＧθ＿ｓ（２ｋ

－０．５ω１８０＿ｆ）＝φＧθ＿ｓ（２ω１８０＿ｓ）
（３９）

τＰ＿ｓ ＝－
φＧθ＿ｓ（２ω１８０＿ｓ）＋１８０°
５７．３×２ω１８０＿ｓ

＝

　　 －
φＧθ＿ｆ（２ω１８０＿ｆ）＋１８０°

５７．３×２（ｋ－０．５ω１８０＿ｆ）
＝ｋ０．５τＰ＿ｆ （４０）

２．１．３　算例飞机验证
现利用算例飞机仿真模型对上述推导进行验

证。文献［１１］研究缩比模型与全尺寸飞机动力
学响应的相似关系，本文认为，根据试验结果得到

的缩比模型与全尺寸飞机的动力学响应参数的实

际相似比例与理论相似比例的偏差不应超过

１０％。因此，本文以缩比模型与全尺寸飞机对应
参数的实际相似比例与理论相似比例的偏差绝对

值为缩比模型试验结果符合度指标，如式（４１）所

示，当该参数值小于 １０％，即认为缩比模型试验
结果满足与全尺寸飞机的动力学相似性。

ｋａｃｔｕａｌ－ｋｔｈｅｏｒｙ
ｋｔｈｅｏｒｙ

≤１０％ （４１）

式中：ｋａｃｔｕａｌ为缩比模型与全尺寸飞机某参数的实
际相似比例；ｋｔｈｅｏｒｙ为该参数的理论相似比例。

在试验过程中，对应参数的设置也需满足响

应变量的相似关系。缩比模型和全尺寸飞机时间

的相似比例为 ｋ０．５，因此，全尺寸飞机和缩比模型
的时延设置也应遵循该比例关系，如表４所示。

不同时延下全尺寸飞机和缩比模型开环俯仰

姿态角响应对比如图 ４所示，时频域转换得到的
二者频域特性曲线对比如图５所示。计算得到各
自的带宽准则评定参数对比如表 ５所示，将计算
结果绘制于准则边界图中，结果如图 ６所示，图
中：ｔｄｂ为俯仰姿态角回落时间。

表 ４　时延设置对比

Ｔａｂｌｅ４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｔｉｍｅｄｅｌａｙｓｅｔｔｉｎｇ

对应状态
时延设置／ｓ

全尺寸飞机 缩比模型

１ ０ ０

２ ０．１ ０．０５

３ ０．２ ０．１

４ ０．３ ０．１５

图 ４　俯仰姿态角开环时域响应特性对比

Ｆｉｇ．４　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｒｅｓｐｏｎｓｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

２０３２
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图 ５　俯仰姿态角开环频域响应特性对比

Ｆｉｇ．５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｏｐｅｎｌｏｏｐｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｒｅｓｐｏｎｓｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

表 ５　带宽准则评定参数对比

Ｔａｂｌｅ５　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂａｎｄｗｉｄｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

对应状态 参数 ωＢＷ／（ｒａｄ·ｓ
－１） τＰ／ｓ

１

全尺寸飞机 ３．１２ ０．０２６
缩比模型 ６．０７ ０．０１２
理论比例 ２ ０．５
实际比例 １．９５ ０．４６

２

全尺寸飞机 ２．４７ ０．１０２
缩比模型 ４．８４ ０．０５０
理论比例 ２ ０．５
实际比例 １．９６ ０．４９

３

全尺寸飞机 ２．０５ ０．１７９
缩比模型 ４．０６ ０．０８８
理论比例 ２ ０．５
实际比例 １．９８ ０．４９

４

全尺寸飞机 １．４３ ０．２５５
缩比模型 ２．８５ ０．１２７
理论比例 ２ ０．５
实际比例 １．９９ ０．４９

　　根据计算结果可知，缩比模型和全尺寸飞机
对应状态下的带宽准则评定参数的实际相似比例

与理论相似比例的偏差均不超过 １０％，表明缩比
模型试验结果符合与全尺寸的动力学相似性，并

且随着控制律时延的增大，带宽逐渐减小，响应时

延逐渐增大。

图 ６　带宽准则评定结果对比

Ｆｉｇ．６　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｂａｎｄｗｉｄｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔ
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　　图６中实心点代表全尺寸飞机带宽准则评定
参数，空心点为将缩比模型带宽准则评定参数按

照相似比例缩放后得到的全尺寸飞机带宽准则评

定参数。可以看出，随着控制律时延的增大，ＰＩＯ
特性逐渐变差；此外，对应状态下，由于缩比模型

与全尺寸飞机对应评定参数的实际相似比例满足

试验符合度指标，实心点和空心点可以基本重合，

表明基于缩比模型试验得到的带宽准则 ＰＩＯ特性
参数与全尺寸飞机真实参数基本吻合。

２．２　ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则
２．２．１　评定参数相似关系

ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则的评定对象为驾驶员飞机俯
仰姿态跟踪系统，如图７所示，并以人机系统频域
特性满足特定要求前提下对应的带宽处驾驶员的

相位角（对应于驾驶员补偿）和闭环共振峰值作

为评定参数。

图 ７　俯仰姿态角跟踪人机闭环系统

Ｆｉｇ．７　Ｐｉｌｏｔａｉｒｃｒａｆｔｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅ

ａｎｇｌｅｔｒａｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

图７中：θｃ为俯仰姿态角指令；θｅ为响应和
指令的偏差；Ｆｅ为驾驶员为消除这一偏差而施加
的操纵；ＹＰ为驾驶员传递函数；ＹＣ为飞机和控制
系统的传递函数。经验表明，ＹＰ可表示为

ＹＰ ＝Ｋｐｅ
Ｔｐ１ｓ＋１
Ｔｐ２ｓ＋１

ｅ－０．２５ｓ （４２）

式中：ｅ－０．２５ｓ为驾驶员的纯滞后时间；Ｋｐｅ、Ｔｐ１、Ｔｐ２
为与驾驶员工作负担有关的参数。

该准则评定参数的计算方法如图８所示。首
先，需调节驾驶员模型的参数，使得人机闭环系统

频率特性在带宽频率 ωＢ处的相角为 －９０°，并且
在带宽范围内的幅值下降 ΔＭｄｒｏｐ不得超过一定值，
１、２级品质要求不应大于 ３ｄＢ。对于不同的飞行
阶段和飞行任务，带宽频率要求不同，如表６所示。

图 ８　ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则评定参数定义

Ｆｉｇ．８　ＤｅｆｉｎｉｔｉｏｎｏｆＮｅａｌＳｍｉｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

　　在满足上述要求的情况下，求取闭环谐振的
最大值 θ／θｃ ｍａｘ和带宽处驾驶员提供的相角补

偿 Φｐ作为评定参数。其中， θ／θｃ ｍａｘ可以根据

频域特性曲线求取，Φｐ的计算方法如下：

Φｐ ＝ａｒｃｔａｎ（Ｔｐ１ωＢ）－ａｒｃｔａｎ（Ｔｐ２ωＢ） （４３）
　　由式（４３）可知，缩比模型与全尺寸飞机开环
俯仰姿态角响应带宽的相似比例为 ｋ－０．５，因此，
应按照该相似比例，增大人机闭环系统的要求带

宽频率，如表７所示。
　　另外，驾驶员模型参数也需进行相应的调整。
驾驶员模型控制原理与 ＰＩＤ控制器相同，因此根
据飞行控制律参数的相似关系，对驾驶员模型参

数进行相似设计，如表８所示，可以保证缩比模型
人机闭环系统与全尺寸飞机人机闭环系统为动力

学相似系统。

表 ６　全尺寸飞机带宽频率要求

Ｔａｂｌｅ６　Ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆｂａｎｄｗｉｄｔｈｆｏｒｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔ

飞行阶段 带宽频率要求／（ｒａｄ·ｓ－１）

Ａ种飞行阶段 ３．５

Ｂ种飞行阶段 １．５

着陆 ２．５

其他 Ｃ种飞行阶段 １．５

表 ７　缩比模型带宽频率要求

Ｔａｂｌｅ７　Ｒｅｑｕｉｒｅｍｅｎｔｏｆｂａｎｄｗｉｄｔｈｆｏｒｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ

飞行阶段　　 带宽频率要求／（ｒａｄ·ｓ－１）

Ａ种飞行阶段 ３．５ｋ－０．５

Ｂ种飞行阶段 １．５ｋ－０．５

着陆 ２．５ｋ－０．５

其他 Ｃ种飞行阶段 １．５ｋ－０．５

表 ８　驾驶员模型参数相似比例

Ｔａｂｌｅ８　Ｓｉｍｉｌａｒｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎｓｏｆｐｉｌｏｔｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

模型参数 相似比例

Ｋｐｅ １

Ｔｐ１ ｋ０．５

Ｔｐ２ ｋ０．５

τ ｋ０．５

　　在满足以上条件的情况下，根据 ２．１．２节结
论，缩比模型人机闭环系统在 ｋ－０．５ω处的幅相频
特性和全尺寸飞机人机闭环系统在 ω处的幅相
频特性相同：

Ｍθ＿ｆ（ω）＝Ｍθ＿ｓ（ｋ
－０．５ω）

φθ＿ｆ（ω）＝φθ＿ｓ（ｋ
－０．５ω{

）
（４４）

式中：Ｍθ和 φθ分别为人机闭环系统俯仰姿态角
响应的幅值增益和相位差。设全尺寸飞机人机闭

环系统谐振峰值对应的频率为 ω１，即该频率处的
幅值增益大于等于任意频率 ω处的幅值增益：

４０３２
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θ／θｃ ｍａｘ＿ｓ ＝Ｍθ＿ｆ（ω１）≥ Ｍθ＿ｆ（ω） （４５）

根据人机闭环系统幅频特性的相似关系：

Ｍθ＿ｓ（ｋ
－０．５ω１）＝Ｍθ＿ｆ（ω１）≥Ｍθ＿ｆ（ω）＝Ｍθ＿ｓ（ｋ

－０．５ω）

（４６）

可知，缩比模型人机闭环系统谐振峰值对应

的频率为 ｋ－０．５ω１：

θ／θｃ ｍａｘ＿ｓ ＝Ｍθ＿ｓ（ｋ
－０．５ω１）≥ Ｍθ＿ｓ（ｋ

－０．５ω）（４７）

进而可以证明，二者的谐振峰值是相同的：

θ／θｃ ｍａｘ＿ｓ ＝Ｍθ＿ｓ（ｋ
－０．５ω１）＝Ｍθ＿ｆ（ω１）＝

　　 θ／θｃ ｍａｘ＿ｆ （４８）

同理，可以证明二者的幅值回落也是相同的：

ΔＭｄｒｏｐ＿ｓ ＝ΔＭｄｒｏｐ＿ｆ （４９）

根据驾驶员模型参数的相似关系，可以证明

缩比模型和全尺寸飞机各自带宽处的驾驶员相位

补偿是相同的：

Φｐ＿ｓ ＝ａｒｃｔａｎ（Ｔｐ１＿ｓωＢ＿ｓ）－ａｒｃｔａｎ（Ｔｐ２＿ｓωＢ＿ｓ）＝

　　ａｒｃｔａｎ（ｋ０．５Ｔｐ１＿ｆｋ
－０．５ωＢ＿ｆ）－

　　ａｒｃｔａｎ（ｋ０．５Ｔｐ２＿ｆｋ
－０．５ωＢ＿ｆ）＝

　　ａｒｃｔａｎ（Ｔｐ１＿ｆωＢ＿ｆ）－ａｒｃｔａｎ（Ｔｐ２＿ｆωＢ＿ｆ）＝Φｐ＿ｆ
（５０）

２．２．２　算例飞机验证

缩比模型和全尺寸飞机人机闭环系统的带宽

要求和驾驶员模型参数对比如表９所示。不同时
延下，２个人机闭环系统的俯仰姿态角响应曲线
对比如图 ９所示，频域特性曲线对比如图 １０所
示，计算得到各自的 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则评定参数对
比如表 １０所示，将计算结果绘制于准则边界图
中，结果如图１１所示。

表 ９　闭环系统带宽和驾驶员模型参数对比

Ｔａｂｌｅ９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｓｙｓｔｅｍ

ｂａｎｄｗｉｄｔｈａｎｄｐｉｌｏｔｍｏｄｅｌｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

对应

状态
参数

ωＢ／

（ｒａｄ·ｓ－１）
Ｋｐｅ Ｔｐ１／ｓ Ｔｐ２／ｓ τ／ｓ

１

全尺寸飞机 ２．５ ２．６５ ０．１９０ ０ ０．２５
缩比模型 ５ ２．６０ ０．０９５ ０ ０．１２５
理论比例 ２ １ ０．５ ０．５ ０．５
实际比例 ２ ０．９８ ０．５ ０．５ ０．５

２

全尺寸飞机 ２．５ ２．４０ ０．３２０ ０ ０．２５
缩比模型 ５ ２．３５ ０．１５５ ０ ０．１２５
理论比例 ２ １ ０．５ ０．５ ０．５
实际比例 ２ ０．９８ ０．４８ ０．５ ０．５

３

全尺寸飞机 ２．５ ２．６０ ０．３７０ ０ ０．２５
缩比模型 ５ ２．５５ ０．１８０ ０ ０．１２５
理论比例 ２ １ ０．５ ０．５ ０．５
实际比例 ２ ０．９８ ０．４９ ０．５ ０．５

４

全尺寸飞机 ２．５ ２．６０ ０．４５０ ０ ０．２５
缩比模型 ５ ２．５５ ０．２１５ ０ ０．１２５
理论比例 ２ １ ０．５ ０．５ ０．５
实际比例 ２ ０．９８ ０．４８ ０．５ ０．５

图 ９　俯仰姿态角闭环时域响应特性对比

Ｆｉｇ．９　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｔｉｍｅｄｏｍａｉｎｒｅｓｐｏｎｓｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ
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图 １０　俯仰姿态角闭环频域响应特性对比

Ｆｉｇ．１０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｌｏｓｅｄｌｏｏｐｐｉｔｃｈａｔｔｉｔｕｄｅａｎｇｌｅｆｒｅｑｕｅｎｃｙｄｏｍａｉｎｒｅｓｐｏｎｓｅｐｒｏｐｅｒｔｉｅｓ

表 １０　ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则评定参数对比

Ｔａｂｌｅ１０　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＮｅａｌＳｍｉｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎ

ｅｖａｌｕａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

对应状态 参数 ΔＭｄｒｏｐ／ｄＢ ｜θ／θｃ｜ｍａｘ／ｄＢ Фｐ／（°）

１

全尺寸飞机 －２．１２ －１．１１ ２５．４１
缩比模型 －２．１２ －１．０４ ２５．４１
理论比例 １ １ １
实际比例 １ ０．９４ １

２

全尺寸飞机 －２．４４ －０．２６ ３８．６６
缩比模型 －２．４２ ０．２７ ３７．７８
理论比例 １ １ １
实际比例 ０．９９ １．０４ ０．９８

３

全尺寸飞机 －１．８３ 　４．４６ ４２．７７
缩比模型 －１．８２ ４．７１ ４１．９９
理论比例 １ １ １
实际比例 ０．９９ １．０６ ０．９８

４

全尺寸飞机 －１．６３ 　９．４１ ４８．３７
缩比模型 １．６０ ９．６４ ４７．０７
理论比例 １ １ １
实际比例 ０．９８ １．０２ ０．９７

　　根据计算结果可知，缩比模型和全尺寸飞机
对应状态下的 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则评定参数的实际相
似比例与理论相似比例的偏差均不超过 １０％，表
明缩比模型试验结果符合与全尺寸飞机的动力学

相似性，并且随着控制律时延的增大，闭环共振峰

值和驾驶员补偿角均逐渐增大。

图 １１　ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则评定结果对比

Ｆｉｇ．１１　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆＮｅａｌＳｍｉｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎｅｖａｌｕａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

图 １１中实心点代表全尺寸飞机 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ
准则评定参数，空心点为将缩比模型 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ
准则评定参数按照相似比例缩放后得到的全尺寸

飞机 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则评定参数。可以看出，随着
控制律时延的增大，ＰＩＯ倾向逐渐增强，当时延为
０．４ｓ时，评定结果显示出现 ＰＩＯ，这与时域仿真
结果一致。此外，对应状态下，由于缩比模型与全

尺寸飞机对应评定参数的实际相似比例满足试验

符合度指标，实心点和空心点可以基本重合，表明

基于缩比模型试验得到的 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则 ＰＩＯ特
性参数与全尺寸飞机真实参数基本吻合。
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综上所述，本文针对驾驶杆操纵到指令形

成过程中的时间延迟这一诱发线性 ＰＩＯ的因
素，选取带宽准则和 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则，初步验证
了利用缩比模型评估全尺寸飞机线性 ＰＩＯ特性
的可行性。在此基础上，可针对其他诱发因素、

其他类型 ＰＩＯ现象以及其他 ＰＩＯ特性评定准
则，进一步开展缩比模型试验技术的适用性

研究。

２．３　驾驶员在环半实物仿真验证
以上仿真验证中未考虑驾驶员或采用驾驶员

模型模拟驾驶员的操纵行为，实际上飞机的 ＰＩＯ
问题离不开驾驶员的参与和评估，并且发生 ＰＩＯ
时驾驶员反应的复杂和非线性程度远远超过驾驶

员模型，因此，本节利用基于真实驾驶杆和某型支

线客机仿真模型搭建的半实物仿真平台，开展半

实物仿真验证。通过执行人在回路俯仰姿态角跟

踪任务，模拟控制指令时延导致的 ＰＩＯ现象。平
台中缩比模型的尺寸缩比率同样为 １／４，其中全
尺寸飞机设定的时延值包括０．２，０．５，０．８ｓ，对应
地，缩比模型设定的时延值包括０．１，０．２５，０．４ｓ。
仿真得到的俯仰姿态角和俯仰角速率响应如

图１２和图１３所示。
由图１２可知，对于全尺寸飞机，时延为 ０．２ｓ

时，参数振荡在合理幅度范围，未发生 ＰＩＯ，当时
延增加到０．５ｓ，响应曲线开始出现较为明显的振
荡，开始出现 ＰＩＯ，当时延为０．８ｓ时，响应曲线发
散，出现严重 ＰＩＯ。

由图 １３可知，对于缩比模型，时延为 ０．１ｓ
时，参数振荡在合理幅度范围，未发生 ＰＩＯ，当时
延增加到 ０．２５ｓ，响应曲线开始出现较为明显的
震荡，开始出现 ＰＩＯ，当时延为０．４ｓ时，响应曲线
发散，出现严重 ＰＩＯ。

图 １２　全尺寸飞机仿真结果

Ｆｉｇ．１２　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔ
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图 １３　缩比模型仿真结果

Ｆｉｇ．１３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ

　　由以上分析可知，在时延满足相似比例的情
况下，缩比模型和全尺寸飞机发生 ＰＩＯ现象的程
度大致相同，进一步证明了利用缩比模型预测全

尺寸飞机 ＰＩＯ特性的可行性。

３　结　论

１）缩比模型和全尺寸飞机的 ＰＩＯ评定参数
存在相似比例关系。通过缩比模型试验来评定全

尺寸飞机的 ＰＩＯ特性，需先求出缩比模型的 ＰＩＯ
特性评定参数，再按照相似比例进行缩放，得到全

尺寸飞机 ＰＩＯ特性评定参数。
２）在设计缩比模型试验时，需要满足一系列

的相似准则，飞机的总体参数、飞行状态参数、控制

律参数、驾驶员模型参数以及指令通路中的时间延

迟等均需按照相似系统间的相似比例进行缩放。

３）对于带宽准则，缩比模型和全尺寸飞机俯
仰姿态角开环响应带宽的相似比例为 ｋ－０．５，时延

的相似比例为 ｋ０．５；对于 ＮｅａｌＳｍｉｔｈ准则，缩比模

型和全尺寸飞机俯仰姿态角人机闭环响应带宽的

相似比例为 ｋ－０．５，闭环谐振峰值和带宽处驾驶员

提供的相角补偿的相似比例为１。
４）仿真结果显示，对于带宽准则和 Ｎｅａｌ

Ｓｍｉｔｈ准则，分析得到的相似比例关系是正确的，
基于缩比模型仿真结果得到的全尺寸飞机Ⅰ类
ＰＩＯ预测结果也是较为准确的。

５）人在回路半实物仿真结果表明，缩比模型
与全尺寸飞机在控制指令时延满足相似比例的情

况下，发生 ＰＩＯ现象的程度大致相同，进一步证明
了基于缩比模型预测全尺寸飞机纵向Ⅰ类 ＰＩＯ的
可行性。
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１２８７１２９３．

ＬＵＹ，ＹＵＬＭ，ＦＵＹＬ．Ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｆｏｕｒｐｒｅ

ｆｉｌｔｅｒｓｕｓｅｄｔｏｐｒｅｖｅｎｔｐｉｔｃｈｃａｔｅｇｏｒｙＩＩＰＩＯ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉ

ｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓａｎｄＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃｓ，２０１５，４１（７）：

１２８７１２９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１０］李浩，赵忠良，范召林．风洞虚拟飞行试验模拟方法研究

［Ｊ］．实验流体力学，２０１１，２５（６）：７２７６．

ＬＩＨ，ＺＨＡＯＺＬ，ＦＡＮＺＬ．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｆｏｒｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ

ｂａｓｅｄｖｉｒｔｕａｌｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｇ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｘｐｅｒｉｅｎｔｓｉｎＦｌｕｉｄ

Ｍｅｃｈａｎｉｃｓ，２０１１，２５（６）：７２７６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１１］岑飞，聂博文，刘志涛．低速风洞带动力模型自由飞实验技

术研究［Ｊ］．航空学报，２０１７，３８（１０）：５９７１．

ＣＥＮＦ，ＮＩＥＢＷ，ＬＩＵＺＴ．Ｉｎｖｅｓｔｉｇａｔｉｏｎｏｎｌｏｗｓｐｅｅｄｗｉｎｄ

ｔｕｎｎｅｌｆｒｅｅｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｏｆｐｏｗｅｒｅｄｓｕｂｓｃａｌｅａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．Ａｃｔａ

ＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１７，３８（１０）：５９７１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］陈孟钢，高金源．缩比模型飞机及其飞控系统与原型机的相

似关系［Ｊ］．飞行力学，２００３，２１（２）：３４３７．

ＣＨＥＮＭＧ，ＧＡＯＪＹ．Ｓｉｍｉｌａｒｉｔｙｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｓｂｅｔｗｅｅｎｓｃａｌｅｄ

ｍｏｄｅｌａｉｒｃｒａｆｔｗｉｔｈｉｔｓｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍａｎｄｐｒｏｔｏｔｙｐｅａｉｒ

ｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＦｌｉｇｈｔＤｙｎａｍｉｃｓ，２００３，２１（２）：３４３７（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］王斑，詹浩．遥控缩比验证模型及其飞控系统设计准则

［Ｊ］．计算机仿真，２０１４，３１（６）：１０８１１１．

ＷＡＮＧＢ，ＺＨＡＮＨ．Ｄｅｓｉｇｎｃｒｉｔｅｒｉａｏｆｒｅｍｏｔｅｌｙｃｏｎｔｒｏｌｌｅｄｄｙ

ｎａｍｉｃａｌｌｙｓｉｍｉｌａｒｍｏｄｅｌ（ＤＳＭ）ａｎｄｉｔｓｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｓ

（ＦＣＳ）［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＳｉｍｕｌａｔｉｏｎ，２０１４，３１（６）：１０８１１１（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［１４］郭林亮，祝明洪，孔鹏．风洞虚拟飞行模型机与原型机动力

学特性分析［Ｊ］．航空学报，２０１６，３７（８）：２５８３２５９３．

ＧＵＯＬＬ，ＺＨＵＭＨ，ＫＯＮＧＰ．Ａｎａｌｙｓｉｓｏｆｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒ

ｉｓｔｉｃｓｂｅｔｗｅｅｎｐｒｏｔｏｔｙｐｅａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌｏｆｖｉｒｔｕａｌ

ｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｉｎｗｉｎｄｔｕｎｎｅｌ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａ

Ｓｉｎｉｃａ，２０１６，３７（８）：２５８３２５９３（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１５］方振平，陈万春，张曙光．航空飞行器飞行动力学［Ｍ］．北

京：北京航空航天大学出版社，２００５：１１５１１８．

ＦＡＮＧＺＰ，ＣＨＥＮＷ Ｃ，ＺＨＡＮＧＳＧ．Ａｉｒｃｒａｆｔｆｌｉｇｈｔｄｙｎａｍｉｃｓ

［Ｍ］．Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙＰｒｅｓｓ，２００５：１１５１１８（ｉｎＣｈｉ

ｎｅｓｅ）．　

［１６］高金源，李陆豫，冯亚昌．飞机飞行品质［Ｍ］．北京：国防工

业出版社，２００３：１６０１６５．

ＧＡＯＪＹ，ＬＩＬＹ，ＦＥＮＧＹＣ．Ａｉｒｃｒａｆｔｈａｎｄｌｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓ［Ｍ］．

Ｂｅｉｊｉｎｇ：ＮａｔｉｏｎａｌＤｅｆｅｎｓｅＩｎｄｕｓｔｒｙＰｒｅｓｓ，２００３：１６０１６５（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．　

［１７］周，王立新，谭详升．放宽静稳定电传客机纵向短周期品

质评定方法［Ｊ］．航空学报，２０１２，３３（９）：１６０６１６１５．

ＺＨＯＵＫ，ＷＡＮＧＬＸ，ＴＡＮＸＳ．Ｈａｎｄｉｎｇｑｕａｌｉｔｉｅｓａｓｓｅｍｅｎｔｏｆ

ｓｈｏｒｔｐｅｒｉｏｄｍｏｄｅｆｏｒｆｌｙｂｙｗｉｒｅｐａｓｓｅｎｇｅｒａｉｒｌｉｎｅｒｗｉｔｈｒｅｌａｘｅｄ

ｓｔａｔｉｃｓｔａｂｉｌｉｔｙｄｅｓｉｇｎ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｎａｕｔｉｃａｅｔＡｓｔｒｏｎａｕｔｉｃａＳｉｎ

ｉｃａ，２０１２，３３（９）：１６０６１６１５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１８］孟庆明．自动控制原理［Ｍ］．２版．北京：高等教育出版社，

２００８：５７５９．

ＭＥＮＧＱＭ．Ｐｒｉｎｃｉｐｌｅｏｆａｕｔｏｍａｔｉｃｃｏｎｔｒｏｌ［Ｍ］．２ｎｄｅｄ．Ｂｅｉ

ｊｉｎｇ：ＨｉｇｈｅｒＥｄｕｃａｔｉｏｎＰｒｅｓｓ，２００８：５７５９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．
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ＰｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌＣａｔｅｇｏｒｙⅠ ＰＩＯｏｆｆｕｌｌｓｉｚｅ
ａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ

ＺＵＯＸｉａｎｓｈｕａｉ１，ＷＡＮＧＬｉｘｉｎ２，ＬＩＵＪｉｅ１，，ＨＵＹｉｆａｎ１，ＣＨＡＩＸｕｅ１，ＨＥＱｉａｎｌｉｎ１

（１．ＢｅｉｊｉｎｇＡｅｒｏｓｐａｃｅＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＩｎｓｔｉｔｕｔｅ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００７４，Ｃｈｉｎａ；

２．ＳｃｈｏｏｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，ＢｅｉｈａｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ｂｅｉｊｉｎｇ１０００８３，Ｃｈｉｎａ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：ＴｈｅＰｉｌｏｔＩｎｄｕｃｅｄＯｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓ（ＰＩＯ）ｐｏｓｅａｓｅｒｉｏｕｓｔｈｒｅａｔｔｏｔｈｅｆｌｉｇｈｔｓａｆｅｔｙｏｆａｉｒｃｒａｆｔ．Ｐｒｅ
ｄｉｃｔｉｎｇｔｈｅＰＩＯｏｆｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔｐｒｅｌｉｍｉｎａｒｉｌｙｂａｓｅｄｏｎｆｌｉｇｈｔｔｅｓｔｏｆｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙｓｉｍｉｌａｒｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌｈｅｌｐｓ
ｔｏｒｅｄｕｃｅｔｈｅｔｅｓｔｒｉｓｋｓａｎｄｓａｖｅｃｏｓｔ．ＢａｎｄｗｉｄｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｎｄＮｅａｌＳｍｉｔｈｃｒｉｔｅｒｉｏｎａｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄａｓｔｈｅｅｖａｌｕａ
ｔｉｏｎｃｒｉｔｅｒｉａｆｏｒｔｈｅｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌＣａｔｅｇｏｒｙⅠ ＰＩＯｃａｕｓｅｄｂｙｔｈｅｔｉｍｅｄｅｌａｙｆｒｏｍｃｏｎｔｒｏｌｓｔｉｃｋｏｐｅｒａｔｉｏｎｔｏｃｏｎ
ｔｒｏｌｃｏｍｍａｎｄｇｅｎｅｒａｔｉｏｎ．ＴｈｅｓｉｍｉｌａｒｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌｒｅｌａｔｉｏｎｓｏｆｔｈｅＰＩＯｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓｂｅｔｗｅｅｎｆｕｌｌ
ｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌａｒｅａｎａｌｙｚｅｄｆｉｒｓｔ，ａｎｄｔｈｅｎａｍｅｔｈｏｄｔｏｐｒｅｄｉｃｔｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌＣａｔｅｇｏｒｙⅠ ＰＩＯｏｆ
ｔｈｅｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔｂａｓｅｄｏｎｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌｉｓｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ．Ｆｉｎａｌｌｙ，ａｍｉｌｉｔａｒｙｔｒａｎｓｐｏｒｔａｉｒｃｒａｆｔａｎｄｉｔｓｓｃａｌｅｄ
ｍｏｄｅｌａｒｅｔａｋｅｎａｓｔｈｅｓａｍｐｌｅａｉｒｃｒａｆｔｏｆｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｉｍｉｌａｒｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎａｌ
ｒｅｌａｔｉｏｎｓｏｂｔａｉｎｅｄｂｙａｎａｌｙｓｉｓａｒｅｃｏｒｒｅｃｔ，ａｎｄｔｈｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆＣａｔｅｇｏｒｙⅠ ＰＩＯｏｆｆｕｌｌｓｉｚｅａｉｒｃｒａｆｔｉｓａｃｃｕｒａｔｅ
ｂａｓｅｄｏｎｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌｔｅｓｔｄａｔａ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｓｃａｌｅｄｍｏｄｅｌ；ＰｉｌｏｔＩｎｄｕｃｅｄＯｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｓ（ＰＩＯ）；ｔｉｍｅｄｅｌａｙ；ｓｉｍｉｌａｒｐｒｏｐｏｒｔｉｏｎ；ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ
ｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００８１４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２０１１１５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０１０６１４：０２
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０１０６．１０２８．００３．ｈｔｍｌ

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：９８４６６９２８２＠ｑｑ．ｃｏｍ
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　引用格式：刘东旭，谢长川，洪冠新．翼尖铰接复合飞行器动力学特性研究［Ｊ］．北京航空航天大学学报，２０２１，４７（１１）：２３１１２３２１．
ＬＩＵＤＸ，ＸＩＥＣＣ，ＨＯＮＧＧＸ．Ｄｙｎａｍｉｃｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｗｉｎｇｔｉｐｊｏｉｎｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｉｒｃｒａｆｔ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＢｅｉｊｉｎｇＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ
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ｈｔｔｐ：∥ｂｈｘｂ．ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ　　ｊｂｕａａ＠ｂｕａａ．ｅｄｕ．ｃｎ
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翼尖铰接复合飞行器动力学特性研究

刘东旭，谢长川，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：航空飞行器通过翼尖铰接机构复合飞行时的气动耦合效应，会造成飞机产
生不同于其单独飞行时的动力学特性，出现复合飞行安全问题。为研究翼尖铰接复合飞行器

的动力学特性，使用 ＮｅｗｔｏｎＥｕｌｅｒ方法和 ＲｏｂｂｅｒｓｏｎＷｉｔｔｅｎｂｕｒｇ方法建立了双机组成的翼尖铰
接复合飞行器多刚体系统整体和内部的７自由度非线性动力学和运动学方程组。在气动准定
常假设下建立双机复合系统非耦合气动力表达式，基于 ＣＦＤ方法开展复合飞行器系统的三维实
体建模和非结构网格划分工作，获取复合飞行器系统的气动力数据。搭建动力学仿真平台，开展

准配平方案和全配平方案下的动力学仿真。仿真结果表明：准配平方案下飞行器无法持续稳定

飞行，而全配平方案下复合飞行器系统各运动参数在仿真时间内始终趋于稳定。在全配平方案

下，使用小扰动假设的非解耦线性化方法重新整理７自由度动力学方程组，研究复合飞行器系统
运动模态的特征值中出现的２个发散新模态，根据对应的特征向量发现２个发散模态分别由相
对滚转角度和角速度主导，同时也比较分析了其他运动模态相比单机飞行时的特性变化规律。

关　键　词：新概念飞行器；建模仿真；ＣＦＤ方法；动力学特性；模态分析
中图分类号：Ｖ２２１；Ｏ３１７＋．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３１１１１

　　作为一种特定的新概念飞行器系统，翼尖铰
接复合飞行技术具体是以单架次分别进行起飞爬

升和下降着陆，在巡航过程中通过特定设计的翼

尖铰柱接合机构实现飞机复合飞行，这种技术能

够有效降低飞机的油耗率，提升飞机的航程和航

时等续航性能指标。对于远距离长航时飞机，这

种技术的优点具体体现在：可以增加展弦比、翼型

弯度，同时飞机还会受到彼此翼尖涡流的上洗抬

升作用以增加低速巡航性能；多架飞行器可以在

苛刻条件下以单一架次起降，在空中对接后再执

行飞行任务和作战任务，这样就降低了飞机的起

降环境要求。从经济性方面考虑，气动性能的提

升意味着复合飞行系统可以节省燃油的布置空间

和携带质量，在总体设计工作流程方面提高飞机

的设计灵活性。作为一种提升续航性能的飞行技

术，翼尖对接复合技术经常被用来和空中加油技

术进行比较。翼尖对接复合技术在一定程度上使

作战飞机可以免于空中加油机的辅助燃油保障，

从而简化作战出动飞机的机种，改善机队的出动

任务规划方法和起降保障作业的流程工作。

翼尖铰接复合飞行
［１］
的概念最初由德国科

学家在二战期间提出，此后美国空军和业内各研

究机构制定了 ＴｏｍＴｏｍ项目、Ｆｉｃｏｎ项目为主的
军方试验计划

［２］
验证这个技术理论，同时设计研

发了多个翼尖铰接复合飞行概念验证机型号。曾

在美国康奈尔大学和德雷伯实验室工作的 Ｅｄｇａｒ
教授通过使用涡格法、ＣＦＤ法等数值仿真方法［３］

和风洞测试模拟仿真方法
［４］
开展复合机翼的气

动特性研究，验证了这类复合飞行技术的气动性

能改善效果。美国空军从事的“Ｆｉｃｏｎ”计划设计
了一个由战略轰炸机组成的进攻单元，由 １架 Ｂ
２９轰炸机和２架 Ｆ８４Ｄ／Ｅ，战斗机以翼尖铰接形
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式复合飞行；而在风洞测试、地效实验以及几次成

功的对接实验等验证工作之后，“Ｆｉｃｏｎ”计划的飞
行试验遭遇了严重失败。由于缺少协作飞行策

略，其中一架飞机从对接的飞机脱离，该项目组在

对接后仅几秒内就坠海失事
［２］
。此后翼尖铰接

复合飞行技术的动力学研究集中在带转动铰约束

条件的多刚体系统动力学问题。多刚体系统指的

是多个刚体按照确定的方式相互联系所组成的机

械系统。多刚体系统动力学是在经典力学基础上

产生的新学科分支。处理由多个刚体组成的系

统，原则上可以利用传统的经典力学方法，即以

ＮｅｗｔｏｎＥｕｌｅｒ方程为代表的矢量力学方法或以拉
格朗日方法为代表的分析力学方法。同时以此为

基础，ＲｏｂｅｒｓｏｎＷｉｔｔｅｎｂｕｒｇ方法主要是利用图论
的概念及数学工具描述多刚体系统的结构，以邻

接刚体之间的相对位移作为广义坐标，导出适合

于任意多刚体系统的普遍动力学方程，利用费舍

尔的增广体概念对方程的系数矩阵 Ａ作出物理
解释

［５］
。在此基础上，佛罗里达大学的 Ｃｈａｋｒａ

ｖａｒｔｈｙ针对变后掠翼飞行器［６］
，上海交通大学的

安继光
［７］
、北京航空航天大学的乐挺和王立新教

授
［８］
等针对 Ｚ形折叠翼面飞行器［７８］

、非对称斜

翼飞行器
［９１０］
和变后掠翼飞行器

［１１１２］
开展了动力

学建模和仿真工作，Ｔｈｏｍａｓ［１３１４］、Ｌｉ［１５］与 Ｙａｎ［１６］

等针对类似形式的多种多刚体系统飞行器也开展

了建模仿真研究，为多刚体系统飞行器动力学建

模和仿真方法提供了参考。对于这种特定的翼尖

铰接复合飞行器，Ｂｒａｎｄｏｎ和 Ｍｏｎｔａｌｖｏ［１７］给出了
按单体飞机添加约束的传统牛顿欧拉动力学建模

方法，同时使用增益调度方法完成了控制特性研

究，又对对接飞行轨迹展开了探讨，但对于多个飞

行器组成的复合系统基于单个飞机的气动数据和

配平方案，没有建立多机复合的方法给出多机的

配平方案。

为研究翼尖铰接复合飞行器的动力学特

性，本文以 ２架中空长航时无人机通过翼尖铰
接机构组成的复合飞行器系统作为研究对象，

考虑复合飞行过程中系统整体和内部的运动特

点，利 用 ＮｅｗｔｏｎＥｕｌｅｒ方 法、Ｌａｇｒａｎｇｅ方 法 和
ＲｏｂｅｒｓｏｎＷｉｔｔｅｎｂｕｒｇ方法开展系统动力学建模
工作，使用 ＣＦＤ方法建立面向复合运动特征参
数和复合飞行舵面部件的双机复合飞行器系统

的气动力数据库。在此基础上研究复合飞行器

的本征动力学特性和动力学响应，研究结果可

以为复合飞行器的动力学特性和配平策略的设

计提供参考依据。

１　复合动力学建模
１．１　复合飞行器系统

算例采用的复合飞行器系统是由２架常规尾
翼布局中空长航时无人机通过翼尖铰接机构实现

复合飞行，三维实体设计如图１所示。
翼尖铰接机构主要由铰柱约束机构组成，如

图２所示。翼尖铰接约束机构可以限制２架飞机
相互之间的３个相对平动自由度和２个相对转动
自由度，具体是前后、上下和左右方向上的相对平

动运动以及俯仰相对转动、偏航相对转动，同时允

许２架飞机之间存在相对滚转运动。

图 １　翼尖铰接复合飞行器系统

Ｆｉｇ．１　Ｗｉｎｇｔｉｐｊｏｉｎｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ

图 ２　翼尖铰接机构

Ｆｉｇ．２　Ｗｉｎｇｔｉｐｊｏｉｎｔｍｅｃｈａｎｉｓｍ

１．２　复合系统动力学和运动学方程
翼尖铰接复合飞行器的研究属于带转动铰约

束条件的无根树系统动力学问题，可以根据自由

度和约束形式确定列写方程的数量。

在欧美制单刚体机体坐标轴系下，分析飞机

的运动学与动力学问题。２架飞机分别各自拥有
６个自由度，具体为 ｘ、ｙ、ｚ轴的３个平动自由度和
３个转动自由度。如图 ３所示，在翼尖一侧添加
铰链约束后，约束了 ２架飞机的 ｘ、ｙ、ｚ轴 ３个轴
向自由度和偏航、俯仰 ２个转动自由度。因此，
２架飞机共有６＋６－３－２＝７种自由度，具体为：
整体 ｘ、ｙ、ｚ轴方向的３个轴向自由度、１个俯仰转
动自由度、１个偏航转动自由度和单独的 ２个滚
转自由度。根据多刚体系统一般动力学原理，建

立７自由度力学模型，解决 ７自由度的动力学问
题，需要按照 ２架飞机的 ７个自由度建立 ７个动

２１３２
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力学方程才可求解，而每个方向的动力学方程都

会需要具体分析才能完整建立。

推导过程分为 ２部分：①采用整体法推导复
合飞行器系统整体的六自由度动力学方程和运动

学方程；②采用分离法推导复合飞行器系统内部

的相对转动动力学方程。

１．２．１　系统整体动力学方程和运动学方程
根据复合飞行的运动受力状态分析，重新定

义一种适用于复合飞行运动的机体坐标系———复

合机体坐标系 Ｏｘｆｙｆｚｆ，如图４所示。

图 ３　复合飞行器系统运动分析

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ’ｓｍｏｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓ

图 ４　翼尖铰接复合飞行器机体坐标系

Ｆｉｇ．４　Ａｉｒｆｒａｍｅｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｙｓｔｅｍｏｆｗｉｎｇｔｉｐｊｏｉｎｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｉｒｃｒａｆｔ

　　原点位于两复合飞机机体的铰接点 Ｏ。Ｏｘｆ
轴在复合飞机对称平面内，平行于各单体飞机机

身轴线，指向前；Ｏｚｆ轴亦在对称平面内，垂直于
Ｏｘｆ轴，指向下；Ｏｙｆ轴垂直于对称平面，指向右。
这样选取对应的坐标系可以直接表示复合飞机

整体的运动和姿态，便于飞行器驾驶员或控制

系统操纵监视过程；单一架次飞机的气动力和

气动力矩也可直接通过矩阵变换以整体形式表

示，重力和发动机推力的表示方法也不繁琐。

同时，复合飞机整体质心 Ｃ位于 ２架飞机质心
Ｃ１和Ｃ２连线的中点，ＯＣ可由 ２飞机铰接角度
表出。

参照以上复合机体坐标系对应定义机体复合

机体气流坐标系 Ｏｘｆａｙｆａｚｆａ、复合机体航迹坐标系
Ｏｘｆｋｙｆｋｚｆｋ和常规大地坐标系 Ｏｘｅｙｅｚｅ等。

根据一般刚体动力学方法，２架飞机各自在
复合机体坐标系 Ｏｘｆｙｆｚｆ下的速度可以表示为
ｖｉ ＝ｖｏ＋ｒＯＣｉ＋ωｉ×ｒＯＣｉ　　ｉ＝１，２ （１）
式中：ｖｏ为 Ｏ点的速度；ｒＯＣｉ为第 ｉ个刚体质心 Ｃ

点相对 Ｏ点的矢经。

动量 ｐ和动量矩 Ｌ为

ｐ＝∑
２

ｉ＝１
ｍｉ（ｖｏ＋ｒＯＣｉ＋ωｉ×ｒＯＣｉ）

Ｌ＝∑
２

ｉ＝１
（ｒＯＣｉ×ｍｉｖｉ＋ＩＣｉ·（ω＋ωｉｒ









 ））

（２）

因机体坐标系原点并不在任何情况下都重合

于复合飞行器整体质心处，根据动量定理和对任意

动点的动量矩定理可得

Ｆ＝ｍ（ｖ＋ω×ｖ）＋δ
２Ｓ
δｔ２
＋２ω×δＳ

δｔ
＋δω
δｔ
×

　　Ｓ＋ω×（ω×Ｓ）

Ｍ ＝Ｓ×δｖ
δｔ
＋ω×（Ｓ×ｖ）＋ＩＯ·

δω
δｔ
＋
δＩＯ
δｔ
·

　　ω＋ω×（ＩＯ·ω















）

（３）

式中：ｍｉ为各飞机的质量；ｖｉ为各飞机的飞行速度；

ω为复合机体坐标系相对于惯性坐标系的转动角

３１３２
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速度；ＩＣｉ为各飞机相对整体质心的转动惯量张量；
ωｉｒ为各飞机相对复合机体坐标系的转动角速度；Ｓ
为飞行器系统整体相对质心的静矩。

根据已有数学关系，得到复合飞行器多刚体系

统整体动力学方程的标量形式

Ｆｘ ＝ｍ（ｖｘ＋ωｙｖｚ－ωｚｖｙ）＋２ωｙＳ
·

ｚ－２ωｚＳ
·

ｙ＋
　　ωｙＳｚ－ωｚＳｙ＋ωｙ（ωｘＳｙ－ωｙＳｘ）－

　　ωｚ（ωｚＳｘ－ωｘＳｚ）＋Ｓ
··

ｘ

Ｆｙ ＝ｍ（ｖｙ＋ωｚｖｘ－ωｘｖｚ）＋２ωｚＳ
·

ｘ－２ωｘＳ
·

ｚ＋
　　ωｚＳｘ－ωｘＳｚ＋ωｚ（ωｙＳｚ－ωｚＳｙ）－

　　ωｘ（ωｘＳｙ－ωｙＳｘ）＋Ｓ
··

ｙ

Ｆｚ ＝ｍ（ｖｚ＋ωｘｖｙ－ωｙｖｘ）＋２ωｘＳ
·

ｙ－２ωｙＳ
·

ｘ＋
　　ωｘＳｙ－ωｙＳｘ＋ωｘ（ωｚＳｘ－ωｘＳｚ）－

　　ωｙ（ωｙＳｚ－ωｚＳｙ）＋Ｓ
··

ｚ

Ｍｘ ＝Ｓｙｖｚ－Ｓｚｖｙ＋ωｙ（Ｓｘｖｙ－Ｓｙｖｘ）－

　　ωｚ（Ｓｚｖｘ－Ｓｘｖｚ）＋Ｉ
·

ｘωｘ－Ｉ
·

ｘｙωｙ－Ｉ
·

ｚｘωｚ＋
　　Ｉｘωｘ－Ｉｘｙωｙ－Ｉｚｘωｚ＋ωｙ（－Ｉｚｘωｘ－Ｉｙｚωｙ＋
　　Ｉｚωｚ）－ωｚ（－Ｉｘｙωｘ＋Ｉｙωｙ－Ｉｙｚωｚ）
Ｍｙ ＝Ｓｚｖｘ－Ｓｘｖｚ＋ωｚ（Ｓｙｖｚ－Ｓｚｖｙ）－

　　ωｘ（Ｓｘｖｙ－Ｓｙｖｘ）－Ｉ
·

ｘｙωｘ＋Ｉ
·

ｙωｙ－Ｉ
·

ｙｚωｚ－Ｉｘｙωｘ＋
　　Ｉｙωｙ－Ｉｙｚωｚ＋ωｚ（Ｉｘωｘ－Ｉｘｙωｙ－Ｉｚｘωｚ）－
　　ωｘ（－Ｉｚｘωｘ－Ｉｙｚωｙ＋Ｉｚωｚ）
Ｍｚ ＝Ｓｘｖｙ－Ｓｙｖｘ＋ωｘ（Ｓｚｖｘ－Ｓｘｖｚ）－

　　ωｙ（Ｓｙｖｚ－Ｓｚｖｙ）－Ｉ
·

ｚｘωｘ－Ｉ
·

ｙｚωｙ＋Ｉ
·

ｚωｚ－Ｉｚｘωｘ－
　　Ｉｙｚωｙ＋Ｉｚωｚ＋ωｘ（－Ｉｘｙωｘ＋Ｉｙωｙ－Ｉｙｚωｚ）＋
　　ωｙ（Ｉｘωｘ－Ｉｘｙωｙ－Ｉｚｘωｚ









































）

（４）
在复合机体坐标系下，同时有复合系统整体

运动学方程为

ｘｅ
ｙｅ
ｚ










ｅ

＝Ｌｅｆ（φ，θ，ψ）
ｕ
ｖ









ｗ

（５）

φ＝ｐ＋ｑｓｉｎφｔａｎθ＋ｒｃｏｓφｔａｎθ

θ
·

＝ｑｃｏｓφ－ｒｓｉｎφ

ψ
·

＝ｑｓｉｎφｓｅｃθ＋ｒｃｏｓφｓｅｃ





 θ

（６）

式中：Ｌｅｆ为复合机体坐标系向大地坐标系转换的

转换矩阵；φ、θ、ψ为大地坐标系和复合机体坐标
系之间的 ３个欧拉角；ｕ、ｖ、ｗ为复合机体坐标系
上 ｘ、ｙ、ｚ三个坐标轴方向上的速度；ｐ、ｑ、ｒ在飞
行动力学学科中默认为滚转角速度、俯仰角速度、

偏航角速度。

１．２．２　系统内部动力学方程和运动学方程
在飞机复合飞行的过程中，存在多刚体相对

转动，如图５所示，φ１２为两复合飞机的相对滚转
角（右侧飞机滚转角为φ１，左侧飞机滚转角为
φ２）。可得系统内部的相对转动动力学方程为

φ１２ ＝－
ｌ１
ＩＯｆ１
＋
ｌ２
ＩＯｆ２

（７）

即

ＩＯｆ１ＩＯｆ２φ１２ ＝ｌ２ＩＯｆ１－ｌ１ＩＯｆ２ （８）
式中：ｌ１、ｌ２分别为右侧飞机、左侧飞机对翼尖铰接
点Ｏｆ相对滚转力矩，正方向指向前；ＩＯｆ１为右侧飞
机相对翼尖铰接点Ｏｆ的转动惯量；ＩＯｆ２为左侧飞机
相对翼尖铰接点Ｏｆ的转动惯量。

分析图中运动状态，可以得到如下数学关系：

φ１２ ＝φ２－φ１
Ｖｘ２ ＝Ｖｘ１
Ｖｙ２ ＝Ｖｙ１－φ１２ｌｓｉｎφ１２
Ｖｚ２ ＝Ｖｚ１＋φ１２ｌｃｏｓφ










１２

（９）

根据 Ｌａｇｒａｎｇｅ方法
ｄ
ｄｔ
Ｑ
φ( )

１２

－Ｑ
φ１２

＝０ （１０）

式中：动势 Ｑ为

Ｑ＝∑
ｎ

ｋ＝１

１
２
ｍｋ（Ｖ

２
ｋｘ＋Ｖ

２
ｋｙ＋Ｖ

２
ｋｚ）＋

１
２
Ｉｋｘφ

２
ｋ＋ｍｇｚ[ ]ｋ
（１１）

式中：ｎ为复合的飞机架次；ｇ为重力加速度；ｍｋ、
Ｖｋｘ、φｋ、ｚｋ分别为第 ｋ架飞机的质量、速度、滚转
角、ｚ向坐标。

将动势代入再考虑复合铰接角度和飞行器姿

态的变换关系 φ１＝φ－φ１２后，将式（１１）展开得

Ｉｘｐ＝－ ｍｌ２＋
１
２
Ｉ( )ｘ ｐ１２＋ｍｌ（ｚｌｅｓｉｎφ１２＋ｙ１ｅｃｏｓφ１２）ｐ１２－

　　ｍｌ（̈ｚ１ｅｃｏｓφ１２－ｙ̈ｌｅｓｉｎφ１２）－
１
２
ｍｇｌ （１２）

图 ５　翼尖铰接复合飞行器内部运动分析

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｔｅｒｎａｌｍｏｔｉｏｎａｎａｌｙｓｉｓｏｆｗｉｎｇｔｉｐｊｏｉｎｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｉｒｃｒａｆｔ
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　第 １１期 刘东旭，等：翼尖铰接复合飞行器动力学特性研究

　　进一步整理可得采用分离法得到的多刚体内
部相对转动参数和复合整体参数之间存在的运动

关系表达式：

φ１２ [＝ Ｉｘｐ＋ ｍｌ２＋１
２
Ｉ( )ｘ ｐ１２＋ｍｌ（̈ｚ１ｅｃｏｓφ１２－

　　ｙ̈１ｅｓｉｎφ１２）＋
１
２ ]ｍｇｌ ［ｍｌ（ｚ１ｅｓｉｎφ１２＋

　　ｙ１ｅｃｏｓφ１２）］ （１３）
建立复合飞行多体动力学模型得到最终表达

形式，７个自由度坐标方向下的零阶量分别为
（ｘｆ、ｙｆ、ｚｆ、φｆ、θｆ、ψｆ、φ１２）。根据飞行器动力学基

本原理，在复合机体坐标系 Ｏｘｆｙｆｚｆ下，得到复合
系统整体和内部动力学方程（见式（１４）），Ｔ为发
动机推力。

Ｘ－ｍｇｓｉｎθ＋ＴｃｏｓφＴ ＝ｍ（ｖｘ＋ωｙｖｚ－ωｚｖｙ）＋

　　２ωｙＳ
·

ｚ－２ωｚＳ
·

ｙ＋ωｙＳｚ－ωｚＳｙ＋ωｙ（ωｘＳｙ－

　　ωｙＳｘ）－ωｚ（ωｚＳｘ－ωｘＳｚ）＋Ｓ
··

ｘ

Ｙ＋ｍｇｃｏｓθｓｉｎφ＝ｍ（ｖｙ＋ωｚｖｘ－ωｘｖｚ）＋

　　２ωｚＳ
·

ｘ－２ωｘＳ
·

ｚ＋ωｚＳｘ－ωｘＳｚ＋ωｚ（ωｙＳｚ－

　　ωｚＳｙ）－ωｘ（ωｘＳｙ－ωｙＳｘ）＋Ｓ
··

ｙ

Ｚ＋ｍｇｃｏｓθｃｏｓφ－ＴｓｉｎφＴ＝ｍ（ｖｚ＋ωｘｖｙ－

　　ωｙｖｘ）＋２ωｘＳ
·

ｙ－２ωｙＳ
·

ｘ＋ωｘＳｙ－ωｙＳｘ＋

　　ωｘ（ωｚＳｘ－ωｘＳｚ）－ωｙ（ωｙＳｚ－ωｚＳｙ）＋Ｓ
··



















ｚ

Ｌ＝Ｓｙｖｚ－Ｓｚｖｙ＋ωｙ（Ｓｘｖｙ－Ｓｙｖｘ）－

　　ωｚ（Ｓｚｖｘ－Ｓｘｖｚ）＋Ｉ
·

ｘωｘ－Ｉ
·

ｘｙωｙ－Ｉ
·

ｚｘωｚ＋

　　Ｉｘωｘ－Ｉｘｙωｙ－Ｉｚｘωｚ＋

　　ωｙ（－Ｉｚｘωｘ－Ｉｙｚωｙ＋Ｉｚωｚ）－

　　ωｚ（－Ｉｘｙωｘ＋Ｉｙωｙ－Ｉｙｚωｚ）

Ｍ＝Ｓｚｖｘ－Ｓｘｖｚ＋ωｚ（Ｓｙｖｚ－Ｓｚｖｙ）－

　　ωｘ（Ｓｘｖｙ－Ｓｙｖｘ）－Ｉ
·

ｘｙωｘ＋Ｉ
·

ｙωｙ－Ｉ
·

ｙｚωｚ－

　　Ｉｘｙωｘ＋Ｉｙωｙ－Ｉｙｚωｚ＋

　　ωｚ（Ｉｘωｘ－Ｉｘｙωｙ－Ｉｚｘωｚ）－

　　ωｘ（－Ｉｚｘωｘ－Ｉｙｚωｙ＋Ｉｚωｚ）

Ｎ＝Ｓｘｖｙ－Ｓｙｖｘ＋ωｘ（Ｓｚｖｘ－Ｓｘｖｚ）－

　　ωｙ（Ｓｙｖｚ－Ｓｚｖｙ）－Ｉ
·

ｚｘωｘ－Ｉ
·

ｙｚωｙ＋Ｉ
·

ｚωｚ－

　　Ｉｚｘωｘ－Ｉｙｚωｙ＋Ｉｚωｚ＋

　　ωｘ（－Ｉｘｙωｘ＋Ｉｙωｙ－Ｉｙｚωｚ）＋

　　ωｙ（Ｉｘωｘ－Ｉｘｙωｙ－Ｉｚｘωｚ）

ＩＯｆ１ＩＯｆ２φ１２ ＝ｌ２ＩＯｆ１ －ｌ１ＩＯ



































ｆ２

（１４）
对应有运动学方程和转动动力学方程以及系

统内部运动学方程为

ｘｅ
ｙｅ
ｚ










ｅ

＝Ｌｅｆ（φ，θ，ψ）
ｕ
ｖ









ｗ

φ＝ｐ＋ｑｓｉｎφｔａｎθ＋ｒｃｏｓφｔａｎθ

θ
·

＝ｑｃｏｓφ－ｒｓｉｎφ

ψ
·

＝ｑｓｉｎφｓｅｃθ＋ｒｃｏｓφｓｅｃθ

φ１２ [＝ Ｉｘｐ＋ ｍｌ２＋１
２
Ｉ( )ｘ ｐ１２＋ｍｌ（̈ｚ１ｅｃｏｓφ１２－

　　ｙ̈１ｅｓｉｎφ１２）＋
１
２ ]ｍｇｌ ［ｍｌ（ｚ１ｅｓｉｎφ１２＋

　　ｙ１ｅｃｏｓφ１２























）］

（１５）

２　ＣＦＤ方法建立气动力数据库
由于翼尖铰接复合飞行器系统飞行运动区别

于单机飞行的特殊运动形式，相关的 ＣＦＤ数值仿
真和风洞模拟仿真试验

［５］
证明复合飞行器系统

采用２架飞机以翼尖铰接的形式实现复合飞行
时，２架飞机的流场会产生气动耦合效应，从而气
动特性相比单机飞行时存在显著变化，同时２架
飞机之间的相对滚转造成了飞行器系统的气动参

数和气动舵面控制之间高度耦合无法解耦，因此

需要使用 ＣＦＤ方法建立复合飞行气动力数据库。
建立气动力数据库时要考虑复合运动特征参

数（主要是复合系统内部的相对滚转角φ１２）和 ２
架飞机各自的舵面部件偏转角度（δａ１，δａ２）、
（δｅ１，δｅ２）和（δｒ１，δｒ２）对气动特性的影响。考虑
复合运动特征参数的原因是：①不同大小的相对
滚转角会对复合飞行器气动参数产生影响；②便
于研究关联飞行性能指标的复合运动特征参数最

优值。考虑复合飞行时舵面部件偏转角度的原因

是：①相比单机常规飞行时，副翼、升降舵和方向
舵舵面偏转角度对复合飞行器的影响机理更加复

杂；②复合机体配平偏转影响。风洞模拟试验［５］

证明复合飞行时机翼存在的内外侧翼面压差使内

外侧机翼承受不相等的气动升力，可能要采用不

同于单机飞行时的双机舵面差动配平方案，需要

研究这种配平舵偏带来的复合飞行气动特性变

化；③便于精确研究复合运动特征参数的飞行性
能指标最优值。

在建立面向复合运动特征参数和复合飞行舵

面部件的气动数据库之前，由多刚体飞行器系统

的相关气动耦合效应研究
［１０１１］

仿真结果中可知，

复合飞行过程里非定常效应对复合飞行动态特性

５１３２
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的影响较小，同时在复合飞机相对滚转角角速度

较小时，能够忽略非定常气动力效应，即忽略所有

气动力与相对滚转角速度 φ１２的气动导数影响，因
此可以利用以上气动力准定常假设来简化计算机

翼相对滚转过程中复合飞行器系统的气动力。假

设工况动压为 ｋ，翼面积为 Ｓ，气动几何平均弦长
为 珋ｃ，复合机翼展长为 ｂ，则复合飞行过程中气动
力和气动力矩表达式为

Ｄ＝ｋＳ（ＣＤ０＋ＣＤαα＋ＣＤＶ·ΔＶ／Ｖ＋ＣＤφ１２φ１２＋

　　ＣＤδａ１δａ２·δａ１δａ２＋ＣＤδｅ１δｅ２·δｅ１δｅ２＋

　　ＣＤδｒ１δｒ２·δｒ１δｒ２）

Ｌ＝ｋＳ（ＣＬ０＋ＣＬαα＋ＣＬＶ·ΔＶ／Ｖ＋ＣＬｑｋ／（２Ｖ／珋ｃ）＋

　　ＣＬαα／（２Ｖ／珋ｃ）＋ＣＬφ１２φ１２＋ＣＬδａ１δａ２·δａ１δａ２＋

　　ＣＬδｅ１δｅ２·δｅ１δｅ２＋ＣＬδｒ１δｒ２·δｒ１δｒ２）

Ｃ＝ｋＳｂ（ＣＣββ＋ＣＣｐｐ／（２Ｖ）＋ＣＣｒｒ／（２Ｖ）＋

　　ＣＣφ１２φ１２＋ＣＣδｒ·δｒ＋ＣＣδａ１δａ２·δａ１δａ２＋

　　ＣＣδｅ１δｅ２·δｅ１δｅ２＋ＣＣδｒ１δｒ２·δｒ１δｒ２）

ｌ＝ｋＳｂ（Ｃｌββ＋Ｃｌｐｐｂ／（２Ｖ）＋Ｃｌｒｒｂ／（２Ｖ）＋

　　Ｃｌφ１２φ１２＋Ｃｌδａ１δａ２·δａ１δａ２＋Ｃｌδｅ１δｅ２·

　　δｅ１δｅ２＋Ｃｌδｒ１δｒ２·δｒ１δｒ２）

ｍ＝ｋＳ珋ｃ（Ｃｍ０＋Ｃｍαα＋ＣｍＶ·ΔＶ／Ｖ＋Ｃｍｑｋ／（２Ｖ／珋ｃ）＋

　　Ｃｍαα／（２Ｖ／珋ｃ）＋Ｃｍφ１２φ１２＋Ｃｍδａ１δａ２·δａ１δａ２＋

　　Ｃｍδｅ１δｅ２·δｅ１δｅ２＋Ｃｍδｒ１δｒ２·δｒ１δｒ２）

ｎ＝ｋＳｂ（Ｃｎββ＋Ｃｎｐｐｂ／（２Ｖ）＋Ｃｎｒｒｂ／（２Ｖ）＋

　　Ｃｎφ１２φ１２＋Ｃｎδａ１δａ２·δａ１δａ２＋Ｃｎδｅ１δｅ２·

　　δｅ１δｅ２＋Ｃｎδｒ１δｒ２·δｒ１δｒ２）

ｌ１ ＝－ｌ２ ＝ｋＳｂ（Ｃｌ１０＋Ｃｌ１ββ＋Ｃｌ１δａ１δａ２·δａ１δａ２＋

　　Ｃｌ１δｅ１δｅ２·δｅ１δｅ２＋Ｃｌ１δｒ１δｒ２·δｒ１δｒ２











































）

（１６）
式中：ＣＤ０为复合机体零升阻力系数；ＣＤα和ＣＤＶ分
别为阻力系数对 α和 Ｖ的无因次导数；ＣＬ０为迎角
为０时的升力系数；ＣＬＶ、ＣＬｑ、ＣＬα分别为升力系数

对 Ｖ、ｑ、α的无因次导数；Ｃｍ０为零升俯仰力矩系
数；Ｃｍα、ＣｍＶ分别为俯仰力矩系数对 α、Ｖ的无因
次导数；Ｃｍｑ和Ｃｍα分别为俯仰阻尼导数和洗流时
差 导 数；ＣＤδａ１δａ２ ＝ ｆＤδａ（δａ１，δａ２）、ＣＤδｅ１δｅ２ ＝
ｆＤδｅ（δｅ１，δｅ２）、ＣＤδｒ１δｒ２ ＝ｆＤδｒ（δｒ１，δｒ２）等为复合机
体舵面操纵导数，其中（δａ１，δａ２）、（δｅ１，δｅ２）和
（δｒ１，δｒ２）为复合飞行器系统的舵面偏角二维数
组，由双机复合飞行时的舵面配平方案决定；ｙ＝
ｆＤδａ（ｘ１，ｘ２），ｙ＝ｆＤδｅ（ｘ１，ｘ２）和 ｙ＝ｆＤδｒ（ｘ１，ｘ２）等
函数关系由 ＣＦＤ仿真得到的离散数据点采用二
元非线性回归插值获得。

具体地，建立气动数据库的 ＣＦＤ仿真工作内
容、气动参数和建模方法具体如表１所示。

建立气动力数据库时，复合飞行器系统的静

导数和操纵导数计算可以认为是定常流动，采用

稳态流动的 ＣＦＤ数值模拟方法，计算过程具体如
下：通过复合飞行器系统三维实体建模得到定常

流动计算所需的网格文件和边界条件，采用 ＡＮ
ＳＹＳＲ１５．０Ｆｌｕｅｎｔ软件进行数值模拟迭代求解；
复合飞行器巡航速度为声速，因此采用压力基求

解器进行稳态流动迭代求解。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
法使用 Ｓｉｍｐｌｅ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，并最终通过监测复合机翼上下表面压力平均

值的稳定性作为计算结果的收敛判定，复合飞行

器系统非结构网格具体如图６所示。建立气动力
数据库时，复合飞行器系统的静导数和操纵导数

计算可以认为是定常流动，采用稳态流动的 ＣＦＤ
数值模拟方法，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，并

最终通过监测复合机翼上下表面压力平均值的稳

定性作为计算结果的收敛判定。动导数 ＣＬｑ、ＣＬα、
Ｃｍｑ、Ｃｍα等主要由Ｚａｅｒｏ软件的非定常气动力计算
方法获得。

表 １　气动力数据库获取方法

Ｔａｂｌｅ１　Ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｄａｔａｂａｓｅａｃｑｕｉｓｉｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

ＣＦＤ仿真工作内容 气动参数 建模方法

复合运动特征参数

气动导数计算

复合系统舵面偏转

操纵导数计算

基本气动参数计算

ＣＤφ１２，ＣＬφ１２，ＣＭφ１２等

ＣＤδ，ＣＬδ，ＣＭδ等

静导数ＣＤα，ＣＬα，ＣＭα等

动导数ＣＬｑ，ＣＬα，Ｃｍｑ，Ｃｍα等

稳态流动迭代仿真

湍流格式采用 ＳｐａｌａｒｔＡｌｌｍａｒａｓ模型

求解算法 Ｓｉｍｐｌｅ

采用二阶迎风格式

对控制方程进行离散推进

Ｚａｅｒｏ软件非定常气动计算

６１３２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　第 １１期 刘东旭，等：翼尖铰接复合飞行器动力学特性研究

图 ６　复合飞行器系统 ＡＮＳＹＳ非结构网格划分

Ｆｉｇ．６　Ｕｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｇｒｉｄｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｏｓｉｔｅ

ａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍｂｙＡＮＳＹＳ

　　经过基本气动参数、静导数、动导数、各舵面偏
转角度与复合运动特征参数即相对滚转姿态的

ＣＦＤ仿真计算后，就可以建立得到考虑气动舵面偏
转和复合运动特征参数的复合飞行气动数据库。

３　动力学特性
３．１　仿真方法

根据第２节中推导得到的７自由度复合机体
动力学方程全量模型，在 ＭＡＴＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ平台
上搭建复合飞行器系统动力学仿真模块，如图 ７
所示。其中飞机多体系统状态模块主要是计算复

合飞行器系统的增广体静矩、增广体张量和增广

体质量；飞行器动力学模型计算模块主要负责根

据飞机多体状态参数、运动姿态参数和舵面输入

来确定动力学方程中力和力矩的计算；多刚体系

统非线性方程组求解器主要负责计算下一步计算

过程中的运动参数和姿态参数；控制系统反馈模

块主要负责根据选取好的复合飞行器配平方案，

给定对应舵面偏转参数对应的数值。迭代求解器

采用 ＯＤＥ４５格式。
使用全量方程搭建复合飞行器系统的动力学

仿真平台，可以开展未配平、准配平和全配平方案

下的动力学响应研究。未配平方案指复合飞行器

各控制舵面（主要有油门舵偏角、升降舵偏角、方

向舵偏角和副翼偏角等）输入量为任意值，不需

要使复合飞行器整体运动和内部相对运动动力学

方程平衡的舵面控制输入方案；准配平方案指复

合飞行器各控制舵面需要满足复合飞行器系统整

体运动动力学方程平衡，不需要满足内部相对运

动动力学方程平衡的舵面控制输入方案；全配平

方案指复合飞行器系统各舵面控制输入量需要同

时满足复合飞行器系统整体运动和内部相对运动

动力学方程的平衡。

图 ７　翼尖铰接复合飞行器系统动力学仿真模块

Ｆｉｇ．７　Ｄｙｎａｍｉｃｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｕｌｅｏｆｗｉｎｇｔｉｐｊｏｉｎｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｉｒｃｒａｆｔｓｙｓｔｅｍ

３．２　准配平方案和全配平方案的动力学响应
在算例工况高度 ５０００ｍ，马赫数 ０．２８２（速

度９５．９１ｍ／ｓ），相对滚转角 ０°和迎角 ２．２７°条件
下，研究准配平方案和全配平方案下的双机复合

飞行器系统算例的动力学响应。

准配平方案具体为：为保持复合飞行器整体

处于定直平飞状态，使用升降舵偏角、油门杆位移

来平衡复合飞行器系统任务飞行高度、速度，同时

副翼输入来平衡复合机体系统的滚转力矩，方向

舵来配平复合飞行器系统的偏航力矩。按以上策

略在算例工况下实现准配平方案如表 ２所示，保
证复合飞行器整体动力学方程中所有初始状态导

数（ｘｉ除外）小于１０
－８
，则检查的所有配置都满足

准配平要求；仿真开始后飞机控制舵面在整体运

动方程中始终保持系统初始稳定状态的输入。

　　全配平配平方案具体为：为保持复合飞行器
整体处于定直平飞状态，使用升降舵偏角、油门杆

位移来平衡复合飞行器系统任务飞行高度、速度。
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使用副翼输入来平衡复合机体系统的滚转力矩同

时平衡系统内部的相对滚转力矩，方向舵来配平

复合飞行器系统的偏航力矩。按以上策略在算例

工况下实现全配平方案如表 ２所示，保证复合飞
行器整体动力学方程与内部相对转动动力学方程

中所有初始状态导数（ｘｉ除外）小于１０
－８
，则检查

的所有配置都满足全配平要求。仿真开始后飞机

控制输入在整体运动方程暂不调整，始终保持系

统初始稳定状态的输入，仿真时间１０ｓ，仿真步长
间隔０．０１ｓ，仿真结果如图８所示。

由准配平方案下复合飞行动力学响应仿真结

果说明，复合飞行器系统动力学仿真在 ４．５８ｓ终
止，原因是相对滚转角达到 １８０°，即 ２架复合飞
机通过翼尖铰接机构最终在 ４．５８ｓ以相对滚转
运动形式相撞。不同于单机飞行动力学响应，双

机复合飞行会存在相对滚转力矩造成内部相对滚

转运动，需要通过偏转副翼、升降舵和方向舵实现

系统内部动力学方程中的相对滚转力矩。差动双

机升降舵会造成多余的俯仰力矩，使得复合飞行

器配平问题更加复杂，差动方向舵偏角会造成内

部相对偏航力矩，从而对飞行器的翼尖铰接结构

强度和机构对接精度产生更高要求。因此，全配

表 ２　复合飞行配平方案

Ｔａｂｌｅ２　Ｃｏｍｐｏｓｉｔｅｆｌｉｇｈｔｔｒｉｍｍｉｎｇｓｔｒａｔｅｇｙ

舵面参数
准配平方案 全配平方案

右侧飞机 左侧飞机 右侧飞机 左侧飞机

油门杆位移／％ ５８．７０ ５８．７０ ５４．４０ ５４．４０

升降舵偏角／（°） ３．９８ ３．９８ ４．５７ ４．５７

副翼偏角／（°） ０ ０ －３．８０ ３．８０

方向舵／（°） ０ ０ ０ ０

图 ８　翼尖铰接复合飞行器动力学响应仿真结果

Ｆｉｇ．８　Ｄｙｎａｍｉｃｒｅｓｐｏｎｓｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆ

ｗｉｎｇｔｉｐｊｏｉｎｔｅｄｃｏｍｐｏｓｉｔｅａｉｒｃｒａｆｔ

平方案主要使用差动副翼舵面偏角来配平内部相

对滚转力矩，其中造成运动发散的系统内部相对

滚转力矩（ｌ２－ｌ１）可以由面向复合运动特征参数
和舵面部件控制参数的气动力数据库得到。仿真

结果如图 ８所示，马赫数、迎角、俯仰角和相对滚
转角的发散速度均小于准配平方案仿真结果，同

时包括马赫数、迎角、俯仰角和相对滚转角在内的

整体和系统内部运动零阶参数在仿真时间 １０ｓ
内的变化幅值均小于０．３％。
３．３　本征动力学特性分析

在全配平方案状态下，马赫数、迎角、俯仰角

和相对滚转角在内的整体和系统内部运动零阶参

数在仿真时间１０ｓ内的数值趋于稳定，以此为基
准运动状态，使用小扰动假设

［１８］
下开展全量非解

耦的线性化工作，具体包括飞行器系统力和力矩

的线化和飞行力学方程组的线化，再将线性化结

果整理成状态空间方程有

ｄｘ
ｄｔ
＝Ａｘ＋Ｂｕ （１７）

式中：ｘ＝［ｕ　ｗ　ｑ　θ　ｖ　ｐ　ｒ　φ　φ１２　φ１２］
Ｔ
；

ｕ ＝［Δδａ１　Δδａ２　Δδｅ１　Δδｅ２　Δδｒ１　Δδｒ２］
Ｔ
；

Ａ为 １０×１０阶系统矩阵；Ｂ为 ６×１０阶控制
矩阵。

求解飞行器系统运动状态方程的系统矩阵 Ａ
的特征值和特征向量可得双机复合运动模态，通

过特征值和特征向量的分析，并与单机运动模态

对照可得如表３所示的双机复合运动模态分布规
律。相比单机运动模态，双机复合运动模态多出

了２个发散的相对滚转模态，如表３中命名的“复
合运动模态 １”和“复合运动模态 ２”。双机飞行
时常规运动模态和单机飞行时的模态特性变化规

律可以根据各模态特征值幅值和相位值分析得出

为比较双机复合飞行整体系统模态和单机飞行时

的变化规律，给出了各运动模态参数指标如表 ３
所示，具体为 ωｎ、ε、ω、Ｔ、ｔ１／２、Ｎ１／２、ｔ２等特性指标
的数值变化；为便于分析 ２个发散模态的运动特
点，在这里分别给出５个模态的特征向量：复合运
动模态 １的特征矢量：［１．６７×１０－８　０．００２５
２．１９×１０－８　０．０００１　 －７．８８×１０－１１　 －１．０３×
１０－１０　 －２．５５×１０－９　１．１６×１０－７　０．９９９９
０．００１９］Ｔ；复合运动模态 ２的特征矢量：［０．００２４
－０．０００９　０．０００１　０．０００２　２．０２×１０－９

１．１９×１０－１０　 －５．６×１０－５　８．４２×１０－５　０．１５５３
０．９８７８］Ｔ，其中复合运动模态 １的特征矢量：忽
略数量在１０－４以下的参数数值，则相关参数之比
α∶θ∶φ１２∶φ１２＝０．００２５∶０．０００１∶１∶０．００１９。复合
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运动模态２的特征矢量：忽略数量在１０－４以下的
参数数值，则相关参数之比为 Ｖ∶α∶ｑ∶θ∶φ１２∶φ１２＝
０．００２４∶－０．０００９∶０．０００１∶０．０００２∶０．１５５３∶１。

结合表３、表 ４中复合运动模态 １和复合运
动模态２的特征值和模态特性指标参数，可以分
析得出复合运动模态１是相对滚转角缓慢发散运
动主导的同时伴有微小迎角、俯仰角速度和俯仰

角发散的模态，倍幅时间 ｔ２为 ４．８１３ｓ；复合运动
模态２是相对滚转角速度快速发散运动主导的，
同时伴有缓慢的相对滚转角与微小的速度、迎角、

俯仰角速度和俯仰角发散运动的模态，倍幅时间

ｔ２为０．４０７ｓ。复合飞行时各模态指标参数也存
在显著变化：长周期的无阻尼自振频率 ωｎ从
０．０５０ｒａｄ／ｓ增加到 ０．０５４ｒａｄ／ｓ，阻尼比 ε从
０．１５４减小到０．０８０，振荡频率从 ０．０４９７ｒａｄ／ｓ增
加到０．０５３４ｒａｄ／ｓ，周期 Ｔ从 １２６．４２ｓ减小到
１１７．６６ｓ，半幅时间ｔ１／２从９０ｓ提高到１６１．１６ｓ，半
衰期内振荡次数 Ｎ１／２从 ０．７２次增加到 １．３７次；
纵向模态１的无阻尼自振频率 ωｎ从２．３ｒａｄ／ｓ减
小到２．２７ｒａｄ／ｓ，半幅时间 ｔ１／２从 ０．３０１ｓ增加到
０．３０５ｓ；纵向模态 ２的无阻尼自振频率 ωｎ从
０．０５５２ｒａｄ／ｓ减小到０．０４８６ｒａｄ／ｓ，半幅时间 ｔ１／２
从１２．５３ｓ增加到 １４．２６ｓ；滚转模态的无阻尼自
振频率 ωｎ从４．１６９ｒａｄ／ｓ增加到 ６．６５８ｒａｄ／ｓ，半
幅时间 ｔ１／２从０．１６６２ｓ减小到０．１０４１ｓ；螺旋模

态的无阻尼自振频率 ωｎ从０．０２２ｒａｄ／ｓ减小到
０．００８ｒａｄ／ｓ，半 幅 时 间 ｔ１／２从 ３１．５ｓ增 加 到
８６．６２５ｓ；荷兰滚模态的无阻尼自振频率 ωｎ从
０．０１６９ｒａｄ／ｓ增加到 ０．１６３ｒａｄ／ｓ，阻尼比 ε从
０．７２２减小到０．５６４，振荡频率从０．０１１８ｒａｄ／ｓ增
加到 ０．１３４６ｒａｄ／ｓ，周期 Ｔ从 ５３２．５ｓ减小到
４６．７ｓ，半幅时间ｔ１／２从５６．８ｓ减小到７．５４１ｓ，半衰
期内振荡次数Ｎ１／２从０．１０６７次增加到０．１６１５次。

表 ３　运动模态分析

Ｔａｂｌｅ３　Ｍｏｔｉｏｎｍｏｄａｌａｎａｌｙｓｉｓ

运动模态 特征值 模态名称

单机运动

模态

－０．００７７＋０．０４９７ｉ 长周期模态

－０．００７７－０．０４９７ｉ 长周期模态

－２．３００ 纵向模态 １
－０．０５５２ 纵向模态 ２
－４．１６９ 滚转模态

－０．０２２２ 螺旋模态

－０．０１２２＋０．０１１８ｉ 荷兰滚模态

－０．０１２２－０．０１１８ｉ 荷兰滚模态

双机复合

运动模态

－０．００４３＋０．０５３４ｉ 长周期模态

－０．００４３＋０．０５３４ｉ 长周期模态

－２．２７０ 纵向模态 １
－０．０４８６ 纵向模态 ２
－６．６５８ 滚转模态

－０．００８ 螺旋模态

－０．０９１９＋０．１３４６ｉ 荷兰滚模态

－０．０９１９－０．１３４６ｉ 荷兰滚模态

０．１４３９ 复合运动模态 １
１．７０３ 复合运动模态 ２

表 ４　模态参数分析

Ｔａｂｌｅ４　Ｍｏｄａｌｐａｒａｍｅｔｅｒａｎａｌｙｓｉｓ

模态名称 单机／复合ωｎ／（ｒａｄ·ｓ
－１） ε ω／（ｒａｄ·ｓ－１） Ｔ／ｓ ｔ１／２／ｓ Ｎ１／２／次 ｔ２／ｓ 模态特点

长周期模态
单机 ０．０５０　 ０．１５４ ０．０４９７ １２６．４２ ９０　　　 ０．７２ 收敛

复合 ０．０５４ ０．０８０ ０．０５３４ １１７．６６ １６１．１６　　 １．３７ 收敛

纵向模态１
单机 ２．３　　 １　　 ０　　　 ０．３０１　 收敛

复合 ２．２７ １　 ０　　 ０．３０５ 收敛

纵向模态２
单机 ０．０５５２ １　　 ０　　　 １２．５３　　 收敛

复合 ０．０４８６ １　　 ０　　　 １４．２６ 收敛

滚转模态
单机 ４．１６９　 １　　 ０　　　 ０．１６６２ 收敛

复合 ６．６５８ １　 ０　　 ０．１０４１ 收敛

螺旋模态
单机 ０．０２２　 １　　 ０　　　 ３１．５　　 收敛

复合 ０．００８ １　 ０　　 ８６．６２５ 收敛

荷兰滚模态
单机 ０．０１６９ ０．７２２ ０．０１１８ ５３２．５ ５６．８　　 ０．１０６７ 收敛

复合 ０．１６３ ０．５６４ ０．１３４６ ４６．７ ７．５４１ ０．１６１５ 收敛

复合运动模态１ 复合 ０．１４３９ １　　 ０　　　 ４．８１３ 发散

复合运动模态２ 复合 １．７０３ １　 ０　　 ０．４０７ 发散

　　由于发散的复合合运动模态２的倍幅时间很
短，对飞行稳定性影响很大，飞行器在无控状态下

无法稳定飞行，这与传统构型飞行器有很大差别，

因此为了保障复合飞行器系统能够长期持续地稳

定飞行，需要采用合理的控制策略来保证飞行的

稳定性。
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４　结　论

１）根据推导得到的 ７自由度复合机体动力
学方程全量模型和建模完成的气动力数据库的动

力学仿真结果证明类似单机飞行配平方案的准配

平方案无法使复合飞行器系统长期保持飞行稳

定，而考虑整体和内部动力学方程组和运动学方

程组平衡的全配平方案下复合系统的运动参数在

仿真时间１０ｓ内始终趋于稳定，各参数变化幅度
均小于５％。

２）在全配平方案下，使用航空飞行器动力学
原理的小扰动假设，对复合飞行器动力学方程组

和运动学方程组开展线性化工作，整理得到复合

系统状态空间方程和系统本征矩阵，分析得到了

系统本征矩阵的特征值和特征向量，得到了双机

复合飞行模态分布规律，并研究分析了单机飞行

模态分布的指标参数数值的变化。

３）研究复合飞行过程出现的 ２个发散的复
杂运动模态，分别由相对滚转角和相对滚转角速

度主导，因此需要设计合理的控制方法来保持复

合飞行的稳定性。
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分离式飞机应急数据记录跟踪系统设计与试验

张延泰１，孙建红１，２，，侯斌１，王一波３
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　　摘　　　要：分离式飞机应急数据记录跟踪系统具备智能弹射与分离、拖曳式跟踪拍摄、
缓降与应急漂浮和数据传输等功能，针对弹射和缓降等过程进行了系统设计和无人机试验验

证。同时，针对伞囊组合体的特点，分析了气囊尾流区中伞衣阻力系数的变化规律。结果表
明：气囊半径和伞衣名义直径是影响伞衣阻力系数的主要因素；伞衣阻力系数随气囊半径增大

而下降，随伞衣名义直径增大而上升；在气动力分析和数值模拟的基础上，确定了伞衣阻力系

数的计算公式。无人机试验完成各项设计功能，系统整体方案合理可行，为后续工程应用提供

了重要参考。

关　键　词：应急飞行数据记录器；飞行器安全与救生；系统设计；降落伞阻力分析；无
人机试验

中图分类号：Ｖ２４４．２
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３２２０９

　　在法航 ＡＦ４４７和马航 ＭＨ３７０等海上空难
中，由于飞行数据记录器（ＦｌｉｇｈｔＤａｔａＲｅｃｏｒｄｅｒ，
ＦＤＲ），也称“黑匣子”，固定在机身中，空难发生
时记录器随飞机残骸沉入海底，给打捞和定位造

成困难，甚至无法打捞，严重制约了及时救援和事

故调查。特别是马航 ＭＨ３７０事故，数国历时几年
竭尽全力的救援和打捞仍未成功，使得 ＦＤＲ相关
的航空安全技术成为了研究热点

［１３］
。

ＦＤＲ自 １９５８年发明后，随着飞行安全和数
据安全标准的不断提高，其抗坠毁性能也不断增

强
［４］
。同时，现有民航飞机的 ＦＤＲ依然采用传

统设计思路，即 ＦＤＲ随飞机坠毁后，依靠较强的
防坠毁性能保护飞行数据，依靠信标为搜救团

队定位。但从海上空难救援实践看，ＦＤＲ面临
着深海不易寻回、水下信号干扰、电池续航时间

有限等问题，这对 ＦＤＲ的设计功能提出了更高
的要求。

在 ＦＤＲ的改进研究中，一方面是改进水下定
位信标（ＵｎｄｅｒｗａｔｅｒＬｏｃａｔｏｒＢｅａｃｏｎ，ＵＬＢ）及其信
号探测方法。Ｚｈｕ等［５］

提出了基于声音轨道角动

量的 ＵＬＢ探测方法，该方法可以提高 ＵＬＢ方位
角的测量精度，进而提高 ＵＬＢ的定位精度。Ｌｉｕ
等
［６］
提出采用声场模拟方法量化声波的水下传

输损耗，改进 ＵＬＢ信号的探测与分析流程。传统
ＵＬＢ信号只能提供距离信息，需要三角定位等手
段才能获得具体位置。Ｗａｎｇ等［７］

提出将惯性导

航系统与 ＵＬＢ整合，使水下信标可以直接发送位
置坐标信号。研究另一方面聚焦于实时传输并备

份飞行数据。Ｃｏｌｌ等［８］
提出了一个取代传统 ＦＤＲ

的系统，该系统基于卫星平台，可以将飞行数据实
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时备份到地面服务器。Ｗａｎｇ等［９］
利用飞机之间

的无线电通信，提出了一个无线网络框架，可以让

飞行数据在飞机、卫星和地面服务器之间传输备

份。Ｑｉｎ等［１０］
采用无线宽带通信技术，完成了空

地之间飞行数据的实时下载与分析，为地面实时

监控飞机状态提供了基础。但以目前民用航空器

数量和需备份的海量数据而言，离实际应用还有

大量工作要做。

马航 ＭＨ３７０航班失联后，笔者所在团队与中
国商用飞机有限责任公司针对民航客机联合研发

了分离式飞机应急数据记录跟踪系统
［１１］
，由于该

系统能快速弹射与飞机分离，不受地域海况影响，

能及时报警定位和数据传输，该系统又被称为报

信者（Ｈａｒｂｉｎｇｅｒ，ＨＢＧ）系统。系统中包括可弹射
的应急飞行数据记录器（ＥｍｅｒｇｅｎｃｙＦｌｉｇｈｔＤａｔａ
Ｒｅｃｏｒｄｅｒ，ＥＦＤＲ），在空难发生时飞机将 ＥＦＤＲ弹
出机身，不仅可以解决 ＦＤＲ可能随飞机落入深海
而无法寻回的问题，还可以及时定位，降低救援响

应时间，提高事故搜救效率。ＨＢＧ系统采用降落
伞缓降技术和气囊缓冲技术，减小 ＥＦＤＲ坠水冲
击。因此，与现有民航飞机的 ＦＤＲ相比，ＥＦＤＲ
具有体积小、质量轻等优点。ＨＢＧ系统还可以追

踪拍摄危急时刻的飞机图像，及时传输数据，有利

于尽快开展救援和事故分析。

本文介绍了 ＨＢＧ系统的原理框架，给出了弹
射和缓降等过程的设计流程，分析了伞囊组合体
中前置体对伞衣阻力系数的影响，给出了伞衣阻

力系数的计算公式。同时，为了验证 ＨＢＧ系统的
可行性，设计并制作了 ＨＢＧ原理样机，通过无人
机试验验证了 ＨＢＧ系统关键功能和工作流程的
可行性，为工程设计提供了参考。

１　系统组成

ＨＢＧ系统由 ４个子系统组成［１１］
，其中缓降

系统内部安装有一台 ＥＦＤＲ。如图 １所示，ＨＢＧ
系统可根据传感信号和实时数据，自动或者手动

启动。缓降系统主要由气囊和牵引缓降伞组成，
气囊用于着水／着陆缓冲和着水漂浮。牵引缓降
伞在弹射时发挥牵引伞作用，离机后作为降落伞

缓降。坠水（或坠地）后，牵引缓降伞与 ＥＦＤＲ分
离。同时，ＥＦＤＲ自带的无线电设备开始广播
ＳＯＳ和定位信号以便搜寻。搜救人员和设备不仅
可以接收这些信号，同时可以发送指令，上传

ＥＦＤＲ飞行数据。

图 １　分离式飞机应急数据记录跟踪系统工作原理

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｅｊｅｃｔｉｏｎｅｍｅｒｇｅｎｃｙｆｌｉｇｈｔｄａｔａｒｅｃｏｒｄｉｎｇａｎｄｔｒａｃｋｉｎｇｓｙｓｔｅｍ

２　系统设计
２．１　安装位置

对于现役民航客机，ＨＢＧ是新的系统，需要
寻找合适安装位置。通常，飞机货舱、设备舱和球

面框后方空间较大，可以考虑安装 ＨＢＧ系统，如
图２（ａ）所示。针对迎角 ３０°、飞行速度为 ９２ｍ／ｓ
的工况进行数值模拟

［１２］
，机身下方展向对称面流

线如图２（ｂ）所示。除机尾位置外，牵引缓降伞

弹出机身后会被气流吹向机身，导致伞衣与机身

挤压剐蹭。这既可能影响飞行安全，更可能导致

伞衣破损失效，影响 ＨＢＧ系统正常工作。机尾虽
然也处于迎风面，但由于机尾球面框有流场减阻

上翘角设计，流线基本与机身平行。如牵引缓降
伞从机尾下方弹出，数值模拟结果可以看出，缓降

系统沿气流方向朝飞机斜上方运动，伞衣没有与

机身发生挤压碰撞，如图 ２（ｃ）所示。说明 ＨＢＧ
系统安装在机尾有较高的安全性。ＨＢＧ系统整

３２３２
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图 ２　系统安装位置、机身下方气流流向与伞运动轨迹

Ｆｉｇ．２　Ｓｙｓｔｅｍｉｎｓｔａｌｌａｔｉｏｎｌｏｃａｔｉｏｎ，ａｉｒｆｌｏｗｄｉｒｅｃｔｉｏｎ

ｂｅｌｏｗｔｈｅｆｕｓｅｌａｇｅａｎｄｐａｒａｃｈｕｔｅｔｒａｊｅｃｔｏｒｙ

体质量约为１０ｋｇ，系统各部件整合在立方体外壳

内，外壳尺寸约为 ５３０ｍｍ×２６０ｍｍ×１５０ｍｍ。

飞机机身内部应有相同尺寸的插槽用于安装

ＨＢＧ系统。大型客机机尾球面框直径往往大于

３ｍ。考虑到 ＨＢＧ系统尺寸与球面框相比较小，

不会影响机尾辅助动力装置（ＡＰＵ）等设备的正

常工作。因此，可将 ＨＢＧ系统安装在机尾球面框

后方。

２．２　弹射系统仿真模型

图３为弹射系统主要结构示意图，弹射系统

采用压缩空气作为动力。基于 Ｓｅｉｇｅｌ［１３］的气动弹

射装置理论，做出以下假设：①弹射过程绝热等

熵；②弹射过程可以被视为准平衡过程，即每一个

时间步内高压气瓶与气缸内都有均匀的温度和压

力。由此可以得到弹射过程中高压气瓶的绝热放

气模型和气缸的绝热充气模型：

Ｍ１（０）＝
Ｐ１（０）Ｖ１
ＲｇＴ１（０）

Ｍ１（ｔ）＝
Ｐ１（ｔ）Ｖ１
ＲｇＴ１（ｔ）

Ｔ１（ｔ）
Ｔ１（０）

＝ Ｐ１（ｔ）
Ｐ１（０

( )）
γ－１
γ

Ｍ１（０）＝Ｍ１（ｔ）＋∫ｑｍｄｔ
Ｍ２（０）＝

Ｐ２（０）Ｖ２
ＲｇＴ２（０）

Ｍ２（ｔ）＝
Ｐ２（ｔ）［Ｖ２（０）＋Ｖ２（ｔ）］

ＲｇＴ２（ｔ）

Ｔ２（ｔ）
Ｔ２（０）

＝ Ｐ２（ｔ）
Ｐ２（０

( )）
γ－１
γ

Ｍ２（ｔ）＝Ｍ２（０）＋∫ｑｍｄ





























 ｔ

（１）

图 ３　弹射系统主要结构示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｊｅｃｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍｗｉｔｈｍａｉｎｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ

式中：下角标 １代表高压气瓶；下角标 ２代表气
缸；Ｖ为体积；Ｍ为气体质量；Ｐ为气体压力；Ｔ为
气体温度；ｑｍ 为高压气瓶向气缸充气的质量流
量；γ为空气比热比；Ｒｇ为气体常数。利用 ＭＡＴ
ＬＡＢ／Ｓｉｍｕｌｉｎｋ搭建弹射系统模型，选用 ４阶龙格
库塔法进行求解，可以得到弹射初速度。

２．３　牵引缓降伞和气囊设计
图４为部分设计参数关联图。缓降系统质量

和最大可承受过载会影响多个系统的设计指标，

需要先进行估算。缓降系统主要结构参考文

献［１１］中的相关设计，缓降系统总质量为４ｋｇ。
ＥＦＤＲ等机电设备的最大过载应小于 ８４倍重力
加速度，即 ８４ｇ，设计 ＨＢＧ系统的缓降速度为
８ｍ／ｓ［１４１５］。　

选择平面圆形伞作为牵引缓降伞伞型，其阻
力系数一般为 ０．７５～０．８［１６］。在稳降阶段，物伞
系统重力与伞衣气动力相等（见式（２）），计算出

伞衣名义面积为１．２８ｍ２，名义直径为１．２８ｍ。

ｍｇ＝１
２ρ
ｕ２∞ＣＤＡ （２）

式中：ｍ为物伞系统质量；ｇ为重力加速度；ρ为气
体密度；ｕ∞为缓降速度；ＣＤ为伞衣阻力系数；Ａ为
伞衣名义面积。

气囊采取４腔室设计，考虑侧风和地形等因
素，气囊会以不确定的姿态触地，因此设计圆柱形

全包裹式气囊（见图５）。基于 ＣＶ和 ＡＬＥ的数值

图 ４　部分设计参数关联图

Ｆｉｇ．４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｍａｐｏｆｐａｒｔｉａｌｄｅｓｉｇｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

４２３２
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图 ５　气囊结构示意图

Ｆｉｇ．５　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆａｉｒｂａｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

模拟方法已经在直升机应急气囊充气及冲击着水

过程中得到成功应用
［１７］
。采用相同数值模拟方

法计算该型气囊在坠地和坠水时的冲击载荷
［１８］
，

过载峰值分别为７８ｇ和６６ｇ。

３　伞衣气动力分析与伞囊优化设计

在 ＨＢＧ系统中，伞衣与气囊距离较小，气囊尾
流会降低伞衣阻力系数，使伞囊组合体的缓降速
度增大。因此，需要对伞囊组合体进行气动力分
析，再建立合适的数学模型计算伞衣阻力系数。

为了研究气囊尾流对牵引缓降伞衣阻力系
数的影响，采用 ＡＬＥ流构耦合模拟得到牵引缓
降伞的张满外形，建立伞囊组合体的几何模型和
贴体网格（见图６），采用三维不可压ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ
方程和 Ｒｅａｌｉｚａｂｌｅｋε湍流模型进行数值模拟。

图 ６　伞与气囊示意图

Ｆｉｇ．６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｐａｒａｃｈｕｔｅａｎｄａｉｒｂａｇ

为了方便分析，对伞囊模型做出以下简化：

①由于缓降阶段气囊与伞衣都处于充满状态，外
形变化较小，将伞囊简化为刚体；②由于伞绳较
细，迎风面积较小，忽略伞绳对流场的影响；③为
了保持伞衣张满外形不变，在改变伞衣名义直径

时，等比缩放伞绳长度。因此，伞囊组合体共有
３个主要设计参数：气囊半径 Ｒ、气囊长度 Ｌ和伞

衣名义直径 Ｄ０。
利用量纲分析法建立伞衣阻力系数的计算公

式，首先确定影响伞衣阻力系数的参数为：缓降速

度 ｕ∞、来流气体密度 ρ、来流黏度 μ、气囊半径 Ｒ、

气囊长度 Ｌ和伞衣名义直径 Ｄ０。在伞囊模块设
计中，气囊腔室厚度主要由坠落冲击决定。气囊

半径和长度主要由气囊腔室厚度和内部机电模块

的尺寸决定（见图５）。考虑到气囊尺寸不仅影响
坠落冲击，还影响伞衣阻力系数，因此选取缓降系

统机电模块直径 ｄ为伞囊组合体特征长度，同时
选择缓降速度 ｕ∞和来流气体密度 ρ为另外 ２个
基准物理量。可以将设计参数整理为雷诺数 Ｒｅ

和３个无量纲长度，分别为 Ｒｅ＝ρｕ∞ｄ／μ、Ｒ
～＝Ｒ／

ｄ、Ｌ～＝Ｌ／ｄ和 Ｄ～０＝Ｄ０／ｄ，得到伞衣阻力系数的计

算公式为ＣＤ２＝ξ（Ｒｅ，Ｒ
～
，Ｌ～，Ｄ～０）ＣＤ１，其中 ＣＤ１为

自由来流下伞衣的阻力系数，定义为 ＣＤ１ ＝ＦＤ／

１
２ρ
ｕ２∞( )Ａ，ＦＤ 为伞衣的气动阻力，ＣＤ２为气囊尾

流区影响下伞衣的阻力系数，ξ为修正系数。
根据目标设计要求，ＥＦＤＲ等机电部件直径 ｄ

为０．１２７ｍ，气囊无量纲半径 Ｒ～和长度 Ｌ～分别
为０．８８～１．６４和２．８８～４．３９。ＨＢＧ系统在飞机
坠毁前弹出机身，在低空完成缓降过程，来流气体

密度和黏度可以认为不变，Ｒｅ主要由缓降速度决
定。选取４～８ｍ／ｓ为缓降速度的设计区间，固定

气囊半径 Ｒ～为 １．２６、长度 Ｌ～为 ３．６４，计算伞衣
阻力系数。从图 ７中可以进一步看出，对于不同
尺寸的牵引缓降伞，４～８ｍ／ｓ的缓降速度不会对
伞衣阻力系数造成明显影响。

气流绕伞衣流时Ｒｅ较大（约为Ｒｅ＝Ｏ（１０６）），
因此伞衣阻力以压差阻力为主。在伞囊组合体
的绕流问题中，前置体的尾迹特性与伞衣阻力系

数的变化密切相关
［１９２１］

。因此，需要对伞囊组合
体的流场进行分析。图 ８给出了气流在伞囊组
合体对称面的压力与速度分布（图中等值线为流

向速度）气流在气囊固定点分离，分离剪切层会

形成扩张式尾迹。另外还可以看出，当气囊迎风

面积减小时，气囊的尾迹宽度变窄；当气囊长度减

小时，气囊的回流区范围几乎无变化。

图 ７　伞衣阻力系数随伞衣名义直径的变化

Ｆｉｇ．７　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃａｎｏｐｙｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈｃａｎｏｐｙ

ｎｏｍｉｎａｌｄｉａｍｅｔｅｒ
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Ｌａｍｂ矢量散度与流场中的动量输运过程相
关
［２２］
。这里Ｌａｍｂ矢量定义为 Ｌ＝ω×ｕ，ω和 ｕ分

别为流体的涡量和速度，Ｌａｍｂ矢量散度为

Δ

·Ｌ。

Δ

·Ｌ的正负交替代表了流体动量输运的主要形式
发生改变，可被用于描述伞衣附近流场特征

［２３］
。

图９给出了利用

Δ

·Ｌ描述的流场结构。在
流场中，

Δ

·Ｌ的值呈现正负交替分布特征。在
气囊分离点附近出现负值包裹正值的三层结构。

类似三层结构也发现在方柱的分离剪切层区，这

种结构会减缓剪切层失稳
［２４］
。

Δ

·Ｌ值的正负
交替结构主要集中于剪切层附近，这意味着动量

交换也主要发生在剪切层附近。此外，与伞衣剪

切层区相比，气囊剪切层区的正负交替结构厚度

明显偏薄，这说明气囊的分离剪切层更为稳定。

为了对比分析几何尺寸对气囊分离剪切层稳

定性的影响，图１０给出了沿剪切层演化方向的剪
切层厚度分布。这里，剪切层厚度 δω定义为

δω ＝
ΔＵ

（Ｕ／ｙ）ｍａｘ
（３）

式中：ΔＵ为剪切层两侧流向速度差；ｙ为法向（见
图８（ａ））。分离剪切层产生于气囊前缘，在初始
发展阶段，剪切层的增长率约为 ０．２５，不同尺寸
气囊剪切层增长率差别较小。随着剪切层向下游

发展，剪切层增长率升高，气囊半径减小后，剪切

层增长率的升高幅度明显降低，说明剪切层在向

下游发展的过程中更加稳定。稳定的气囊分离剪

切层，造成气囊回流区与外部高速气流的动量交

换减小，使得气囊尾迹区中压力升高。

当气囊半径减小时，气囊尾迹区中压力升高，

伞衣阻力系数也随之上升（见图８）。为了更好地
说明气囊尾流对伞衣阻力系数的影响，选取伞衣

名义直径 Ｄ～０为 １１．８和 ２３．６的 ２种伞进行对
比，如图１１（ａ）所示，伞衣阻力系数随气囊半径增
大而下降。当气囊半径过大时，伞衣完全浸没在

气囊尾部回流区中，导致伞前压力较低，伞衣呈现

负的阻力系数。如果气囊半径过小，会降低坠落

缓冲效果。从图１１（ａ）中可以看到，存在 ΔＲ
～
的

半径变化范围，在此区间内伞衣阻力系数可被视

为线性变化，是相对合理的气囊半径设计范围。

取伞衣名义直径 Ｄ～０为 １１．８，固定气囊半径

Ｒ～为１．２６，气囊长度为２．８８～４．３９取１１个样本点，

固定气囊长度 Ｌ～为３．６４，气囊半径为０．８８～１．６４取
１１个样本点。如图 １１（ｃ）和（ｂ）所示，气囊半径
对伞衣阻力系数的影响远大于气囊长度。因此为

了简化分析，在后续讨论中忽略气囊长度的影响。

图 ８　伞囊组合体对称面压力云图

Ｆｉｇ．８　Ｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｐａｒａｃｈｕｔｅａｉｒｂａｇｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｐｌａｎｅ

图 ９　伞囊组合体对称面 Ｌａｍｂ矢量散度云图

Ｆｉｇ．９　Ｌａｍｂｖｅｃｔｏｒｄｉｖｅｒｇｅｎｃｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｐａｒａｃｈｕｔｅａｉｒｂａｇｓｙｍｍｅｔｒｉｃａｌｐｌａｎｅ
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图 １０　剪切层的涡量厚度沿流向分布

Ｆｉｇ．１０　Ｓｔｒｅａｍｗｉｓｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｖｏｒｔｉｃｉｔｙｔｈｉｃｋｎｅｓｓ

ｉｎｓｉｄｅｓｈｅａｒｌａｙｅｒ

图 １１　不同工况下伞衣阻力系数随气囊半径、长度和

伞衣名义直径的变化

Ｆｉｇ．１１　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｃａｎｏｐｙｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｗｉｔｈｒａｄｉｕｓａｎｄ

ｌｅｎｇｔｈｏｆａｉｒｂａｇａｎｄｃａｎｏｐｙｎｏｍｉｎａｌｄｉａｍｅｔｅｒｉｎ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗｏｒｋｉｎｇｃａｓｅｓ

　　当气囊长度 Ｌ～为 ３．６４时，根据不同的气囊

半径，设计 ３组共 １５个样本点。多项式常被用
于描述目标响应与设计变量之间的关系

［２５２６］
，

因此采用二阶多项式设计伞衣阻力系数修正公

式为

ＣＤ２ ＝（ａ＋ｂＲ
～＋ｃＤ～０＋ｄＲ

～２＋ｅＤ～２０＋ｆＲ
～Ｄ～０）ＣＤ１

（４）
以数值模拟结果为样本点，采用最小二乘法拟

合得到待定系数 ａ，ｂ，ｃ，ｄ，ｅ，ｆ，其数值分别为０．７９，
－０．９１，０．０４６，０．２２，－０．０００８４，０．０００５４。可以
看到，公式中后两项为高阶小量可以忽略，式（４）
简化为

ＣＤ２ ＝（ａ＋ｂＲ
～＋ｃＤ～０＋ｄＲ

～２
）ＣＤ１ （５）

重新拟合待定系数 ａ，ｂ，ｃ，ｄ，可以得到伞衣
阻力系数修正公式为

ＣＤ２ ＝（１．０－０．９０Ｒ
～＋０．０１７Ｄ～０＋０．２２Ｒ

～２
）ＣＤ１
（６）

如图１２所示，当气囊尺寸不变时，随着伞衣
名义直径增加，伞衣阻力系数逐渐增大。可以看

到，伞衣阻力系数的拟合精度误差均值较为接近。

式（６）忽略了与伞衣直径相关的高阶小量，曲线
拟合精度降低，但降低幅度较小。

图 １２　伞衣名义直径对伞衣阻力系数的影响

Ｆｉｇ．１２　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃａｎｏｐｙｎｏｍｉｎａｌｄｉａｍｅｔｅｒｓｏｎ

ｃａｎｏｐｙｄｒａｇｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ

４　无人机试验
为了验证 ＨＢＧ系统设计的可行性和合理性，

在陆地和水面上空分别利用无人机进行了原理样

机试验。无人机为自制上单翼螺旋桨飞机，机长

约２．１ｍ，飞行速度 ４０ｍ／ｓ，飞行高度 ２３０ｍ。如
图 １３所示，弹射系统的气瓶、电源和遥控模块
等部件安装在无人机机身内。弹射筒采用吊挂

的方法固定在机腹下方。缓降和拖曳系统放置

７２３２
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在弹射筒内，缓降系统内安装有 ＥＦＤＲ等机电
部件。

当弹射系统启动时，牵引缓降伞弹出并迅速
充气（见图１４（ａ）），缓降系统和拖曳系统也随即
从弹射筒弹射出。在弹射系统启动的同时，拖曳

系统摄像头开始拍摄。摄像头通过一根线缆与无

人机相连。在摄像头被弹出机身后，无人机拖曳摄

像头飞行。摄像头在此过程中拍摄无人机图像并将

影像实时回传地面监控器（见图１４（ｂ）和图１５（ｂ））。
在缓降系统下落过程中，气囊迅速充满。在湖面

坠水试验中，同样过程如图 １５（ａ）、（ｂ）所示。当
缓降系统坠地后，气囊无破损。此外，该系统坠水

后，也可以正常漂浮于水面。ＥＦＤＲ没有进水，可
正常读取记录器中的完整数据。说明在坠地和坠

水工况中，伞囊组合体可以有效保护 ＥＦＤＲ（见
图１４（ｃ）和图１５（ｃ）），达到设计要求。

图 １３　无人机和 ＨＢＧ囊伞系统

Ｆｉｇ．１３　ＵｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅａｎｄＨＢＧ

ｐａｒａｃｈｕｔｅａｉｒｂａｇｓｙｓｔｅｍ

图 １４　ＨＢＧ系统坠地试验

Ｆｉｇ．１４　ＧｒｏｕｎｄｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｉｎｇｏｆＨＢＧｓｙｓｔｅｍ

图 １５　ＨＢＧ系统坠水试验

Ｆｉｇ．１５　ＩｍｐａｃｔｔｅｓｔｉｎｇｏｎｗａｔｅｒｓｕｒｆａｃｅｏｆＨＢＧｓｙｓｔｅｍ

５　结　论
针对传统 ＦＤＲ深海定位困难和打捞成本高

等问题，提出了 ＨＢＧ系统，阐述了 ＨＢＧ系统工作
原理，完成了总体方案设计与试验。在设计与试

验中发现：

１）通过伞囊组合体的设计，可以将 ＥＦＤＲ
的坠地（或坠水）过载降低到 ８４ｇ以下，满足一般
航空仪器的设计指标，与传统 ＦＤＲ的最大设计过
载（３４００ｇ）相比，明显降低。

２）在气囊尾流区中，伞衣阻力系数随气囊半
径增大而降低，随气囊长度增大而上升；气囊半径

对伞衣阻力系数的影响明显高于气囊长度；提出

了伞衣的阻力系数修正公式。

３）在无人机试验中，弹射系统顺利地将缓降
和拖曳系统弹出飞机机身；缓降系统的气囊能够

快速充满，并在坠地或坠水后有效保护 ＥＦＤＲ；拖
曳系统可以跟拍摄飞机图像，并实时传回图像，说

明 ＨＢＧ系统整体方案合理可行。
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光滑时变约束转子动力特性分析

刘棣，李超，马艳红，洪杰

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：光滑时变约束是转静子碰摩所产生的一种力学效果，指静子与转子发生持
续接触，静子对转子产生周期时变的约束作用，转子在该约束下的附加刚度曲线是一条光滑可

导的函数。根据试验转子在光滑时变约束下的附加刚度曲线建立一种光滑时变约束模型，基

于 Ｈｉｌｌ行列式理论分析光滑时变约束转子的模态频率、稳定性及响应，为碰摩转子故障识别和
稳定性分析提供一种分析途径。结果表明：光滑时变约束下转子具有频率耦合、多频、失稳特

性。失稳转速区中，转子的幅值随时间逐渐增大，引起转子失稳的频率成分即为转子模态分析

中特征值实部大于０的频率成分；非失稳转速区中，转子的频率成分主要为转速频率和波动频
率构成的频率组合。

关　键　词：光滑时变；转子；模态特性；稳定性；响应
中图分类号：Ｖ２３１．９６
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３３１１３

　　碰摩是转子系统中一种常见故障，可以根据
转子的碰摩形式分为全周碰摩

［１２］
、局部碰摩

［３５］

及干摩擦反向涡动
［６８］
。其中，全周碰摩、局部碰

摩在航空发动机转子系统中最为常见。

Ｍｕｓｚｙｎｓｋａ［９］指出，碰摩发生时转静子之间同
时存在摩擦、冲击、扭转和刚度耦合４种效应。当
发生全周碰摩时，摩擦效应占主导地位；而发生局

部碰摩时，冲击效应占主导地位。全周碰摩状态

下，转子与静子始终保持接触状态，且一般静子对

转子的约束作用是恒定的。Ｃｈｏｉ［１０］通过建立碰
摩试验装置分析了全周碰摩的产生机理。局部碰

摩状态下，转子的部分弧段与静子发生碰摩，对转

子产生复杂的力学效果，包括冲击、摩擦及静子对

转子产生附加刚度，使转子系统高度非线性
［１１］
。

Ｓｉｎｈａ［１２］通过显示积分算法研究了叶尖与机匣发
生局部碰摩所产生的周期冲击载荷对悬臂 Ｔｉｍｏ
ｓｈｅｎｋｏ梁的响应特性。Ｄａｉ等［１３］

通过数值方法研

究了飞轮转子与制动装置发生碰摩所产生的非线

性振动响应，通过简谐激励模拟碰摩时静子对转

子产生的低频扰动，利用库伦摩擦模型和分段线

性弹簧来模拟转静子之间的接触状态，研究表明

随着激振力的增加，局部碰摩会发展为反向涡动，

降低制动装置的效果。Ｗａｎｇ等［１４］
以悬臂转子为

研究对象，分析了局部碰摩转子运动过程，建立了

对应的周期时变系数方程并通过试验研究了局部

碰摩转子的响应特性。Ａｂｕｚａｉｄ等［１５］
通过实验和

数值分析的方法研究了局部碰摩下不同碰摩程度

对转子动力特性的影响，轻微碰摩使转子出现

１倍、２倍、３倍转速频率，严重碰摩使转子出现
１／３、２／３转速频率，同时碰摩使得转子的固有频
率增加。Ｇｏｌｄｍａｎ和 Ｍｕｓｚｙｎｓｋａ［１６］分析了局部碰
摩转子的动力特性，获得转子谐波频率、次谐波频

率及混沌的运动特征。局部碰摩过程中，转子与

静子发生接触碰撞反弹分离，静子结构会对转子
产生周期性的附加约束作用，其附加约束刚度由

转静子的接触状态决定，对时间求导是不连续的，
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将其称为非光滑约束作用。Ｈｏｎｇ等［１７］
建立了由

碰摩时间、冲击频率、约束刚度幅值３个参数所决
定的非光滑约束模型，分析得到转子模态频率、稳

定性特征。相比非光滑约束转子，静子对转子产

生的周期时变约束作用，且静子与转子保持持续

接触状态，其附加约束刚度随时间变化曲线是一

条光滑可导的函数，将该约束作用称为光滑时变

约束。光滑时变约束兼具全周碰摩转静子持续接

触特征和局部碰摩的周期时变特性，是一种特殊

的碰摩形式。

本文根据试验中转子的附加刚度曲线建立一

种光滑时变约束模型，并分析该约束下转子的模

态特性、稳定性及响应特性，为碰摩转子故障识别

和稳定性分析提供一种分析途径。

１　光滑时变约束转子

根据转子在光滑时变约束下的附加刚度曲线

建立光滑时变约束模型，推导动力学方程并建立

相应的模态分析方法。

１．１　光滑时变约束模型

图１为 Ｈｏｎｇ等［１７］
所设计的悬臂转子碰摩模

型。在悬臂端处，转子轴套与限位环发生碰摩，限

位环模拟机匣结构，其机匣刚度主要由图 ２所示
金属橡胶的刚度决定，进而得到不同机匣刚度下，

转子附加约束刚度随时间的变化曲线，如图 ３所

图 １　碰摩转子系统试验器［１７］

Ｆｉｇ．１　Ｒｕｂｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅｏｆｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ［１７］

图 ２　静子碰摩试验装置

Ｆｉｇ．２　Ｒｕｂｉｍｐａｃｔｔｅｓｔｄｅｖｉｃｅｏｆｓｔａｔｏｒ

图 ３　不同机匣刚度下约束刚度随时间变化

Ｆｉｇ．３　Ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃｈａｎｇｉｎｇｗｉｔｈｔｉｍｅｗｉｔｈ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｓｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓ

示。根据图３附加约束刚度随时间的变化曲线，
可以将静子对转子的约束作用分为非光滑约束和

光滑时变约束。

对于非光滑约束（如图３曲线 ｌ３、ｌ４所示），静
子对转子的约束作用是不连续的，且具有周期变

化特征。Ｈｏｎｇ等［１７］
将非光滑约束的力学效果提

炼为时变刚度 ｋｎｏｎｓｍｏｏｔｈ随时间 ｔ的变化，主要包含
３个关键物理参数：碰摩时间 α、冲击频率 β、约束
刚度幅值 珓ｋｓ，进而建立非光滑约束模型，如式（１）
所示。其中，碰摩时间 α为转静子接触时间与碰
摩周期的比值；冲击频率 β＝Ｔｒ／Ｔｒｏｔａｔｉｏｎ为转子旋
转一周发生碰摩的次数，Ｔｒ为发生一次冲击反弹
所需时间，Ｔｒｏｔａｔｉｏｎ为转子旋转一周所需时间；约束
刚度幅值 珓ｋｓ为转静子侵入量达到最大时刻静子
对转子的附加刚度。

ｋｎｏｎｓｍｏｏｔｈ（ｔ）＝
珓ｋｓｓｉｎ

π
αＴｒ
（ｔ－（１－α）Ｔｒ( )） 　ｎＴｒｏｔａｔｉｏｎ＋（１－α）Ｔｒｏｔａｔｉｏｎ ＜ｔ≤ （ｎ＋１）Ｔｒｏｔａｔｉｏｎ

０ 　ｎＴｒｏｔａｔｉｏｎ ＜ｔ≤ ｎＴｒｏｔａｔｉｏｎ＋（１－α）Ｔ
{

ｒｏｔａｔｉｏｎ

（１）

　　ｎ＝０，１，２，…

　　根据式（１）绘制约束刚度随时间的变化曲
线，如图４所示。值得注意的是，该模型不失一般
性地将冲击频率与转速频率的比值作为变量去考

虑，分析其变化规律对转子系统模态特性的影响。

此外，针对非光滑约束的研究中，文献［１１］考虑
单点碰摩状态下转子系统的响应特性，此时转子

系统的碰摩频率与转速频率一致。

对于光滑时变约束（如图３曲线 ｌ１、ｌ２所示），
静子对转子的约束作用具有连续、波动、时变特

征，类似简谐函数。将该光滑时变周期约束的力

学效果提炼为 ３个关键物理参数，即平均刚度
ｋｍ、波动刚度 ｋｈ、波动频率 ωｋ ＝２π／Ｔｋ（Ｔｋ为波动

２３３２
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周期），进而建立光滑时变约束模型，如式（２）
所示：

ｋｓｍｏｏｔｈ（ｔ）＝ｋｍ ＋ｋｈｃｏｓ（２πｔ／ωｋ） （２）
根据式（２）绘制约束刚度随时间的变化过

程，如图５所示。

图 ４　非光滑时变刚度曲线

Ｆｉｇ．４　Ｎｏｎｓｍｏｏｔｈｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃｕｒｖｅｓ

图 ５　光滑时变刚度曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｍｏｏｔｈｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｓｔｉｆｆｎｅｓｓｃｕｒｖｅ

１．２　动力学方程

Ｈｏｎｇ等［１７］
建立的运动学方程仅分析静子对

转子产生的径向约束作用，然而转静子因持续接

触摩擦产生的周向约束同样会影响转子的动力特

性，因此，建立综合考虑径向、周向光滑时变约束

作用的 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子运动方程。Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子模型
如图６所示，转子由质量忽略不计的轴段和跨中
圆盘组成，轴中间位置刚度为 ｋ，圆盘质量为 ｍ，
阻尼为 ｃ，转子转速为 ω，偏心距为 ｅ。

当转子受到光滑时变约束作用时，会受到来

自于静子２个方向的作用力，即径向力 Ｆｎ和周向
摩擦力 Ｆτ。

径向力 Ｆｎ的表达式为
Ｆｎ ＝－ｋｓｍｏｏｔｈ（ｔ）ｑ （３）

周向摩擦力 Ｆτ表达式为
Ｆτ ＝μＦｎ ＝－ｉμｋｓｍｏｏｔｈ（ｔ）ｑ （４）
式中：ｑ＝ｘ＋ｉｙ；μ为转静子的摩擦系数。

考虑不平衡激励的转子碰摩的动力学方程：

ｍ̈ｑ＋ｃｑ＋ｋｑ＋ｋｓｍｏｏｔｈ（ｔ）（１＋ｉμ）ｑ＝ｍｅω
２ｅｉωｔ

（５）

图 ６　局部碰摩转子模型

Ｆｉｇ．６　Ｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌｗｉｔｈｌｏｃａｌｒｕｂｉｍｐａｃｔ

进而得到惯性系数归一化动力学方程：

ｑ̈＋２ξωｎｑ＋ω
２
ｎｑ＋ω

２
ｎ（κ＋ηｃｏｓ（ωｋｔ））（１＋ｉμ）ｑ＝

　　ｅω２ｅｉωｔκ （６）
式中：ξ为转子阻尼比；ωｎ为转子固有频率；κ＝
ｋｍ／ｋ为光滑时变周期约束平均刚度与转子轴段
刚度比值，简称“平均刚度比”；η＝ｋｈ／ｋ为光滑时
变周期约束波动刚度与转子轴段刚度比值，简称

“波动刚度比”。值得注意的是，应满足 κ＞η，即
静子不会对转子产生负刚度。

进一步将式（６）写为如下矩阵形式：
Ｍｑ̈＋Ｃｑ＋（Ｋ＋Ｋｃｃｏｓ（ωｋｔ））ｑ＝Ｐ （７）

式中：Ｍ ＝
１( )１；Ｃ ＝

２ξωｎ
２ξω( )

ｎ

；Ｋ ＝

ω２ｎ
１＋κ －κμ
κμ １＋( )κ； Ｋｃ ＝ ηω２ｎ

１ －μ
μ( )１ ；Ｐ ＝

ｅω２ｃｏｓ（ωｔ）

ｅω２ｓｉｎ（ωｔ( )
）
；ｑ＝ ( )ｘｙ。

１．３　模态分析方法
去掉式（７）中等式右边的不平衡激励项，得

到光滑时变约束转子模态方程式（８），该方程为
周期时变系数方程，可以通过 Ｈｉｌｌ无穷行列式理
论进行求解，以预测结构在外部激励下的实际振

动响应。

Ｍｑ̈＋Ｃｑ＋（Ｋ＋Ｋｃｃｏｓ（ωｋｔ））ｑ＝０ （８）
根据三角函数与复数指数的关系：

ｃｏｓ（ωｋｔ）＝
ｅｉωｋｔ＋ｅ－ｉωｋｔ

２

将方程（８）改写为
Ｍｑ̈＋Ｃｑ＋（Ｋ＋Ｋｔｅ

ｉωｋｔ＋Ｋｔｅ
－ｉωｋｔ）ｑ＝０ （９）

３３３２
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式中：Ｋｔ＝Ｋｃ／２。
上述线性周期时变系统方程的解形式如下：

ｑ＝ｅλｔ

（ｔ）＝（ｔ＋Ｔｋ
{ ）

（１０）

式中：λ为周期时变系统的特征值；为“类模态”
向量，类模态向量具有周期时变性，且时变周期与

方程中时变系数的周期相同，Ｔｋ ＝２π／ωｋ。
可以将“类模态”向量 进行傅里叶展开，形

式如下：

＝∑
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ｊ＝－∞

Ｉｊｅ
ｊｉωｋｔ （１１）

式中：Ｉｊ为类模态向量 的第 ｊ次傅里叶展开
分量。

将式（１０）和式（１１）代入到方程（９）中，得
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方程左右两边相同指数项的系数相加为 ０，
则得到代数方程构成的方程组：
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式中：Ａｊ ＝（－ｊ
２ω２ｋ＋２λｊｉωｋ＋λ

２
）Ｍ ＋（ｊｉωｋ ＋

λ）Ｃ＋Ｋ＝λ２Ｍ＋λ（２ｊｉωｋＭ ＋Ｃ）＋（－ｊ
２ω２ｋＭ ＋

ｊｉωｋＣ＋Ｋ）。
根据 Ｈｉｌｌ无穷行列式的收敛定理，对类模态

向量的幅值具有显著贡献的傅里叶展开阶次的数

量是有限的，因此对式（１３）选取适当的截断阶次
ｊｍａｘ，可以近似得到原时变周期系统的模态解。另
外，根据式（１３），类模态各个阶次的模态向量中，
仅相邻阶次模态向量之间存在耦合关系。此时，

若要保证类模态第 ｊ阶阶次模态向量的求解精
度，截断阶次的最小取值为 ｊｍａｘ＝ｊ＋１。

式（１３）可以进一步写成 Ｈｉｌｌ特征值求解
问题：

（λ２Ｍ⌒ ＋λＣ⌒ ＋Ｋ⌒）φ＝０ （１４）
式中：
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上述特征值问题转化到状态空间求解，形式

如下：

ＡΦ ＝λＢΦ （１５）
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值得说明的是，根据式（１５）获得的特征频率
数量远高于相同维数的时不变线性系统，可以证

明，基于 Ｈｉｌｌ行列式法获得的特征频率按照频率
簇的形式分布：

ωｎｊ＝ωｎ０±ｊωｋ　　ｊ＝…，－１，０，１，… （１６）

式中：ωｎ０为系统第 ｎ阶类模态向量 ｎ的基础频

率，称为第 ｎ阶基础模态频率；ωｎｊ为第 ｎ阶类模

态向量 ｎ的第 ｊ阶傅里叶展开阶次模态向量对
应的频率，称为第 ｊ阶阶次分量频率。阶次模态
频率与主模态频率之差为系统时变频率的整数

倍，是由系统时变参数产生。另外，主模态频率与

传统线性系统的模态频率相对应，在分析中需要

重点关注。

对于任一阶模态，其稳定性条件如下：

Ｒｅ（λｎｊ）＜０　　ｊ∈ 整数 （１７）
如果类模态的所有阶次模态分量所对应的特

征频率实部均小于 ０，则该阶类模态稳定；否则，
不稳定。
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　第 １１期 刘棣，等：光滑时变约束转子动力特性分析

２　动力特性分析
根据第 １节所建立的 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子方程及模

态分析方法，分析光滑时变约束转子的模态特性

与响应特性。

２．１　模态特性
暂不考虑阻尼影响，设定 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子参数

ξ＝０、ωｎ＝１ｒａｄ／ｓ、κ＝２、η＝１．５、ζ＝１．７（ζ＝ωｋ／ωｎ
表示光滑时变约束波动频率与转速频率之比，简

称“频率比”）、ｊｍａｘ＝２。计算得到光滑时变约束
转子在不同摩擦系数 μ下的模态特性，如图 ７所
示。计算结果表明：

１）转子模态频率具有多频特性，其模态频率
不仅包含基础模态频率成分 ω０，还包含 ＋１、－１阶
模态频率成分ω＋１、ω－１。在部分转速区域内出现０
频区和频率耦合区，其中基础模态频率与 －１阶模
态频率发生频率耦合。摩擦系数 μ能够弱化频率
耦合效果，如图 ７（ａ）所示，μ＝０，基础模态频率与
－１阶模态频率耦合明显；如图 ７（ｂ）和（ｃ）所示，
随着 μ的逐渐增加，频率耦合效果逐渐减弱。

２）图７（ｄ）所示转子模态阻尼具有 ２个明显
的失稳区 Ａ、Ｂ，区域 Ａ为次模态失稳区，为图７（ａ）
的０频特征值实部大于 ０所致；区域 Ｂ为主模态
失稳区，为图７（ａ）的基础模态频率与 －１阶模态
频率特征值实部大于０所致。当摩擦系数 μ大于
０，如图７（ｅ）和（ｆ）所示，转子从局部失稳转变成
全局失稳，即在全转速域中都存在特征值实部大

于０，且随 μ增加失稳程度越明显。
不考虑阻尼和摩擦系数的影响，设定 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ

转子参数 ξ＝０、μ＝０、ωｎ＝１、κ＝２、ζ＝１．７（频率
比）、ｊｍａｘ＝２。计算得到光滑时变约束转子在不同
波动刚度比 η下的模态特性，如图８所示，计算结
果表明，波动刚度比 η对转子系统的频率耦合特
性和稳定性有显著影响。当 η＝０，静子对转子产
生恒定的约束作用，约束不再具有周期时变特性，

该状态下转子系统不具有频率耦合特性，且不存

在失稳区。当 η逐渐增大，转子系统的 ０频区和
频率耦合区逐渐扩张，失稳区逐渐扩张。波动刚

度比 η对非失稳区域转子系统模态频率的影响
不显著，增大刚度比不会增大转子系统基础模态

频率。

不考虑阻尼和摩擦系数的影响，设定 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ
转子参数 μ＝０、ξ＝０、ωｎ＝１ｒａｄ／ｓ、η＝１．５、ｊｍａｘ＝
２。计算得到光滑时变约束转子在相同平均刚度
比（κ＝２）、不同频率比 ζ下的模态特性，如图 ９
所示。同时得到在相同频率比 ζ＝１．７、不同平均
刚度比 κ的模态特性，如图１０所示。

计算结果表明，频率比 ζ和平均刚度比 κ均
会影响转子系统 ０频区和频率耦合区的分布，但
作用效果不同，随着频率比 ζ的增加，０频区和频
率耦合区逐渐向低转速偏移；随着平均刚度比 κ
的增加，０频区和频率耦合区逐渐向高转速偏移。

可以通过表达式 １＋槡 κ／ζ来表征频率比 ζ和平
均刚度比 κ对０频区和频率耦合区分布的影响，

图 ７　摩擦系数对模态特性的影响

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｒｉｃｔｉｏｎｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｏｎｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

５３３２

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 ８　波动刚度比对模态特性的影响

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｗａｖｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓｒａｔｉｏｏｎｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 ９　频率比对模态特性的影响

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒａｔｉｏｏｎｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

其中１× １＋槡 κ／ζ表示 ０频区分布，２× １＋槡 κ／

ζ表示频率耦合区分布。此外，平均刚度比 κ对
转子的模态频率有显著影响，随着平均刚度比的

增加，基础模态频率逐渐增加，基础模态频率可以

近似为 １＋槡 κ。

进一步分析阻尼对光滑时变转子模态特性的

影响，设定 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子参数 η＝１．５、μ＝０．２、

ωｎ＝１、κ＝２、ξ＝０．２、ζ＝１．７（频率比）、ｊｍａｘ＝２，

得到模态频率、特征值实部随转速的变化曲线，分

别如图１１（ａ）、图１１（ｂ）所示。计算结果表明，阻尼

对模态频率影响不显著，对转子的稳定性影响显

著。特征值实部曲线在图７（ｆ）基础上整体下移０．２，

转子的稳定性从全局失稳变成局部区域Ｂ失稳。

进一步将阻尼参数 ξ增加至 ０．３，得到特征

６３３２
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图 １０　平均刚度比对模态特性的影响

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆａｖｅｒａｇｅｓｔｉｆｆｎｅｓｓｒａｔｉｏｏｎｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

图 １１　阻尼对模态特性的影响

Ｆｉｇ．１１　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｄａｍｐｉｎｇｏｎｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ

值实部随转速的变化曲线，如图１１（ｃ）所示，计算
结果表明，转子在 ０～３ｒａｄ／ｓ转速范围内特征值
实部均小于０，未发生失稳。

综上，可以得到光滑时变约束模型中各参数

对转子模态特性的影响规律，其中，摩擦系数、波

动刚度比、阻尼对转子的稳定性有显著影响，其中

摩擦系数会引起转子全局失稳，波动刚度比会引

起转子的频率耦合、局部失稳，适当增加转子阻尼

会消除转子的失稳区。平均刚度比和频率比对转

子失稳转速区的分布有显著影响。此外，平均刚

度比是基础模态频率的敏感参数，其大小表征了

静子结构对转子的约束强度。

２．２　响应特性

Ｈｏｎｇ等［１７］
仅分析了非光滑约束转子系统的

模态特性，未通过响应分析进行验证。本节进一

步通过计算不平衡激励下转子系统的响应来对光

滑时变约束转子的多频、失稳特性进行验证。

在图１１（ｂ）参数基础上设定转速为 ２ｒａｄ／ｓ，
偏心距 ｅ＝０．５ｍｍ。利用 Ｎｅｗｍａｒｋβ方法计算
式（７），得到在 ｘ方向转子位移随时间变化过程
和频率成分，如图 １２（ａ）和（ｂ）所示。计算结果
表明，失稳区内转子的振幅随时间不断增加，频率

成分主要为基础模态频率 ω０、＋１阶模态频率

ω＋１、－１阶模态频率 ω－１，验证了光滑时变周期转
子系统的多频特性。同时可以看出，转子的幅值

随时间不断增加，发生失稳。为进一步分析转子

失稳机理，通过小波变换计算得到频率成分随时

间的变化过程，如图１２（ｃ）所示。计算结果表明，
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随着时间的增加，基础模态频率成分 ω０不断发
散，成为影响转子发生失稳的主要因素。上述模

态分析表明，基础模态频率成分 ω０特征值实部大
于０，是转子系统发散的本质原因。

将转速改为１．５ｒａｄ／ｓ，得到非失稳区域转子
盘心的运动轨迹和在 ｘ方向的频率成分，如图 １３
所示。计算结果表明，在静子的光滑时变约束下，

转子的运动轨迹具有花瓣特征，频率成分为转速

频率 ω和波动频率 ωｋ所构成的频率组合。其中

ωｋ－ω、ω频率成分占主要影响。
在图１３参数的基础上，计算得到不同频率比

ζ下转子系统运动轨迹、光滑时变刚度曲线和频域
成分，如图１４所示。计算结果表明，当频率比 ζ从
１．３增加至１．９，波动频率 ωｋ＝ζωｎ从 １．９５ｒａｄ／ｓ
增加至２．８５ｒａｄ／ｓ，频率成分 ωｋ－ω从０．４５ｒａｄ／ｓ
增加至１．３５ｒａｄ／ｓ，ωｋ－ω逐渐接近转子系统的

图 １２　失稳区转子响应特性

Ｆｉｇ．１２　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｏｔｏｒｉｎｕｎｓｔａｂｌｅｒｅｇｉｏｎ

图 １３　非失稳区转子响应特性

Ｆｉｇ．１３　Ｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｒｏｔｏｒｉｎｓｔａｂｌｅｒｅｇｉｏｎ

基础频率，导致该频率所对应的幅值不断增加，转

子轨迹从圆环形转变成花瓣形；当频率比 ζ从１．９
增加至２．７，波动频率ωｋ＝ζωｎ从２．８５ｒａｄ／ｓ增加
至４．０５ｒａｄ／ｓ，频率成分 ωｋ－ω从 １．３５ｒａｄ／ｓ增
加至２．２５ｒａｄ／ｓ，ωｋ－ω逐渐远离转子系统基础
频率，该频率所对应的幅值不断下降，转子轨迹从

花瓣形转变成圆环形。此外，不同频率比对应的

转子系统频率分布规律一致，可以为光滑周期时

变约束转子系统的碰摩故障诊断提供参考。

２．３　模型应用
本节进一步从光滑时变约束模型角度分析经

典 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ碰摩模型的响应特性，该经典 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ碰
摩模型被文献［８，１８］广泛采用，如图 １５所示。
转子由质量忽略不计的轴段和跨中圆盘组成，轴

中间位置刚度为 ｋ，圆盘质量为 ｍ，质量偏心距为
ｅ，转子转速为 珚ω；静子为弹性支承的无质量刚性
环，支承刚度为 ｋｃ，刚性环与转子表面接触时的
摩擦系数为 μ；转静子初始间隙为 ｒ０，其推导过程
参见附录 Ａ。

给定计算参数如下：ξ＝０．０５，γ＝０．０４，Ｒ０＝
１．０５，μ＝０．１５，Ｒｄｉｓｋ＝２０ｒ０（Ｒｄｉｓｋ为转子幅值），转
子转速范围 ω取 ０～１。利用 Ｎｅｗｍａｒｋβ数值积
分方法扫频得到不同转速转子的稳态幅值及分叉

图，如图１６所示。
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图 １４　不同频率比下转子系统响应

Ｆｉｇ．１４　Ｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍｒｅｓｐｏｎｓｅｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｒｅｑｕｅｎｃｙｒａｔｉｏｓ

图 １５　Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子碰摩的物理模型

Ｆｉｇ．１５　ＰｈｙｓｉｃａｌｒｕｂｉｍｐａｃｔｍｏｄｅｌｏｆＪｅｆｆｃｏｔｔｒｏｔｏｒ

　　计算结果表明，当转速小于 ０．１６时，转子振

幅小于间隙，转静件未发生碰摩；当转速高过该值

时，转静件发生碰摩，但在不同转速下具有不同的

碰摩形式，转速 ０．１６～０．４０范围，转子处于转静
子持续接触状态；转速 ０．４０～０．５８范围，转子处
于局部碰摩状态；转速超过 ０．５８时，转子发生反
向涡动。

以持续碰摩接触状态（ω＝０．３８）为例，分析
运动轨迹、约束刚度曲线和频域成分，如图 １７所
示。约束刚度曲线须根据转子的运动轨迹并结合

式（１８）得到：

９３３２
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图 １６　经典 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子碰摩模型响应特性

Ｆｉｇ．１６　ＲｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｌａｓｓｉｃＪｅｆｆｃｏｔｔ

ｒｕｂｂｉｎｇｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌ

图 １７　光滑时变约束转子系统模态频率

Ｆｉｇ．１７　Ｍｏｄａｌｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｓｍｏｏｔｈｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇ

ｃｏｎｓｔｒａｉｎｅｄｒｏｔｏｒｓｙｓｔｅｍ

ｋ１ ＝ｋ２ １－
ｒ１( )ｑ （１８）

式中：ｋ１为光滑时变约束刚度；ｋ２为机匣刚度；ｒ１
为转静子间隙；ｑ为转子幅值。计算结果表明，持
续碰摩过程中，转子与静子持续接触，静子对转子

产生周期时变的约束作用，其频率分布与图１４光
滑时变约束转子模型频率分布一致。

选取反向涡动状态 ω＝０．８，计算得到运动轨
迹、约束刚度曲线和频域成分，如图 １８所示。计

算结果表明，反向涡动过程中，转子与静子持续接

触，静子对转子产生微小的周期时变约束作用。

频域分析表明转子系统主要由 ２个频率成分决
定，分别为转速频率成分 ω和 ω′。ω′可以通过光
滑时变约束转子模态频率方法分析，首先根据

图１８（ｂ）刚度曲线得到光滑时变约束转子关键参
数：平均刚度 ｋｍ、波动刚度 ｋｈ、波动频率 ωｋ＝２π／
Ｔｋ，然后根据光滑时变转子的定义，建立经典 Ｊｅｆｆ
ｃｏｔｔ碰摩转子参数与光滑时变转子参数对应关
系，进而得到：ξ＝０．０５、ωｎ＝０．２ｒａｄ／ｓ、κ＝２５、
η＝０．２、ζ＝１．５、ｊｍａｘ＝２。计算光滑时变约束转
子的模态频率，如图 １９所示。计算结果表明，ω′
为无量纲转速０．８所对应的基础频率。

图 １８　经典 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子系统 ω＝０．３８转速响应特性

Ｆｉｇ．１８　ＲｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｌａｓｓｉｃＪｅｆｆｃｏｔｔｒｕｂｂｉｎｇ

ｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌｗｉｔｈｒｏｔａｔｉｏｎａｌｓｐｅｅｄω＝０．３８
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图 １９　经典 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子系统 ω＝０．８转速响应特性

Ｆｉｇ．１９　Ｓｐｅｅｄｒｅｓｐｏｎｓｅｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｃｌａｓｓｉｃ

Ｊｅｆｆｃｏｔｔｒｕｂｂｉｎｇｒｏｔｏｒｍｏｄｅｌｗｉｔｈω＝０．８

３　结　论

分析了转子在光滑时变约束下的动力特性，

得到以下结论：

１）模态分析中，光滑周期时变系统具有多
频、频率耦合、失稳的特性，其中波动刚度比是引

起转子频率耦合、局部失稳的首要影响因素；转静

子摩擦系数使频率耦合弱化，使转子系统从局部

失稳转变成全局失稳。阻尼能够显著影响转子系

统的稳定性，转子系统增加适当阻尼可以消除失

稳区。平均刚度比和频率比对转子失稳转速区的

分布有显著影响。平均刚度比表征了静子结构对

转子的约束强度。

２）响应分析中，光滑周期时变系统能够有效
验证转子系统多频、失稳等特征，增加波动频率会

使转子的幅值增加。非失稳区的频率成分主要为

转速频率和波动频率构成的频率组合，其分布形

式可以为碰摩转子系统的故障诊断提供参考。

３）光滑时变约束模型能够解释传统碰摩模
型在持续接触状态和反向涡动状态所体现的频率

成分及分布规律，说明光滑时变约束转子系统在

分析转子碰摩方法具有一定的应用价值。
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ｔｏｒｓｙｓｔｅｍ ｃａｕｓｅｄｂｙｂｌａｄｅｏｆｆ［Ｊ］．ＭｅｃｈａｎｉｃａｌＳｙｓｔｅｍｓａｎｄ

ＳｉｇｎａｌＰｒｏｃｅｓｓｉｎｇ，２０１６，７６：１１１１３５．

［１５］ＡＢＵＺＡＩＤＭＡ，ＥＬＥＳＨＡＫＹＭＥ，ＺＥＤＡＮＭＧ．Ｅｆｆｅｃｔｏｆｐａｒ

ｔｉａｌｒｏｔｏｒｔｏｓｔａｔｏｒｒｕｂｏｎｓｈａｆｔｖｉｂｒａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＭｅｃｈａｎ

ｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２００９，２３（１）：１７０１８２．

［１６］ＧＯＬＤＭＡＮＰ，ＭＵＳＺＹＮＳＫＡＡ．Ｃｈａｏｔｉｃｂｅｈａｖｉｏｒｏｆｒｏｔｏｒ／ｓｔａｔｏｒ

ｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｒｕｂｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇｆｏｒＧａｓＴｕｒｂｉｎｅｓ

ａｎｄＰｏｗｅｒ，１９９４，１１６（３）：６９２７０１．

［１７］ＨＯＮＧＪ，ＰＩＮＧＣＨＡＯＹＵ，ＺＨＡＮＧＤ，ｅｔａｌ．Ｍｏｄａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓ

ｔｉｃｓａｎａｌｙｓｉｓｆｏｒａｆｌｅｘｉｂｌｅｒｏｔｏｒｗｉｔｈｎｏｎｓｍｏｏｔｈｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｄｕｅ

ｔｏｉｎｔｅｒｍｉｔｔｅｎｔｒｕｂｉｍｐａｃｔ［Ｊ］．ＣｈｉｎｅｓｅＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏｎａｕｔｉｃｓ，

２０１８，３１（３）：４９８５１３．

［１８］ＪＩＡＮＧＪ．Ｔｈｅａｎａｌｙｔｉｃａｌｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｔｈｅｅｘｉｓｔｅｎｃｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｏｆ

ｄｒｙｆｒｉｃｔｉｏｎｂａｃｋｗａｒｄｗｈｉｒｌｉｎｒｏｔｏｒｔｏｓｔａｔｏｒｃｏｎｔａｃｔｓｙｓｔｅｍｓ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＶｉｂｒａｔｉｏｎａｎｄＡｃｏｕｓｔｉｃｓ，２００７，１２９（２）：２６０

２６４．　

附录 Ａ

根据牛顿第二定律建立 Ｊｅｆｆｃｏｔｔ转子碰摩的
动力学方程如下：

ｍ̈ｘ＋ｃｘ＋ｋｘ＝ｍｅ珚ω２ｃｏｓ（珚ωｔ）＋ｆｒｕｂｘ
ｍ̈ｙ＋ｃｙ＋ｋｙ＝ｍｅ珚ω２ｓｉｎ（珚ωｔ）＋ｆｒｕｂ

{
ｙ

（Ａ１）

式中：珚ω为转速；ｆｒｕｂｘ和 ｆｒｕｂｙ分别为碰摩力在水平和
竖直方向的分量。此处分析中，碰摩力采用

图６（ｂ）的线性碰摩力模型，即
Ｆｎ ＝ｋｃ（ｒ－ｒ０） ｒ≥ ｒ０
Ｆｎ ＝０ ｒ＜ｒ０
Ｆｔ＝ｓｉｇｎ（ｖｒｅｌ）μＦ

{
ｎ

（Ａ２）

将碰摩力分解到水平和竖直方向为

ｆｒｕｂｘ ＝Ｈ（ｒ－ｒ０）ｋｃ １－
ｒ０( )ｒ（－ｘ＋ｓｉｇｎ（ｖｒｅｌ）μｙ）

ｆｒｕｂｙ ＝Ｈ（ｒ－ｒ０）ｋｃ １－
ｒ０( )ｒ（－ｓｉｇｎ（ｖｒｅｌ）μｘ－ｙ









 ）

（Ａ３）
式中：ｘ和 ｙ分别为转子水平和竖直方向位移；ｖｒｅｌ

为转子和静子接触点处相对速度，且 ｖｒｅｌ＝ωｗｒ＋
珚ωｒｄｉｓｋ，ωｗ为转子涡动角速度，ｒｄｉｓｋ为圆盘半径；
Ｈ（·）为 Ｈｅａｖｉｓｉｄｅ函数；ｓｉｇｎ（·）为符号函数。

为了便于分析，对上述方程进行无量纲化，如

式（Ａ４）和式（Ａ５）所示：
Ｘ″＋２ξＸ′＋γＸ＝ω２ｃｏｓ（ωτ）＋Ｆｒｕｂｘ
Ｙ″＋２ξＹ′＋γＹ＝ω２ｓｉｎ（ωτ）＋Ｆｒｕｂ

{
ｙ

（Ａ４）

Ｆｒｕｂｘ ＝Ｈ（Ｒ－Ｒ０）１－
Ｒ０( )Ｒ （－Ｘ＋ｓｉｇｎ（ｖｒｅｌ）μＹ）

Ｆｒｕｂｙ ＝Ｈ（Ｒ－Ｒ０）１－
Ｒ０( )Ｒ （－Ｙ－ｓｉｇｎ（ｖｒｅｌ）μＸ









 ）

（Ａ５）

式中：Ｘ ＝ ｘ
ｅ
；Ｙ＝ ｙ

ｅ
；Ｒ ＝ ｒ

ｅ
；Ｒ０ ＝

ｒ０
ｅ
；２ξ＝

ｃ
ｋｃ槡 ｍ
，ω＝珔ω

ω２
；ω２ ＝

ｋｃ
槡ｍ

；γ＝ｋｋｃ
；Ｒ＝ Ｘ２＋Ｙ槡

２
；

新的无量纲时间尺度 τ＝ω２ｔ；ｖｒｅｌ＝ωＲｄｉｓｋ＋ＲΩ；

Ｒｄｉｓｋ ＝
ｒｄｉｓｋ
ｅ
；Ω＝

ωｗ
ω２
。
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基于 Ａｇｅｎｔ与元胞自动机的无人机
集群混合式控制

肖宗豪１，张鹏２，，迟文升２，刘畅３

（１．空军工程大学 研究生院，西安 ７１００５１；　２．空军工程大学 装备管理与无人机工程学院，西安 ７１００５１；

３．中国人民解放军３２１５１部队，邢台 ０５４００７）

　　摘　　　要：高效有序的集群控制方式是集群顺利完成作战任务的前提。针对无人机集
群控制问题，结合集中式与分布式２种控制方式，提出基于 Ａｇｅｎｔ与元胞自动机的集群混合式
控制。从无人机集群作战流程出发构建了无人机集群控制体系框架、通信拓扑结构及集群控

制规则，将集群个体由上至下分为中心长机、小组长机、个体无人机３个层次，高层级对低层级
采用自上而下的集中式控制，同层级采用自下而上的分布式控制。在此基础上，利用 Ａｇｅｎｔ模
型的层次性与元胞自动机模型的同质性，设计了基于 Ａｇｅｎｔ与元胞自动机的集群混合式控制
模型，实现 ２种控制方式有效结合，元胞自动机模型实现集群基本的聚合、分离、速度一致规
则，Ａｇｅｎｔ模型实现不同层级个体间的协同交互规则。在编队集结与保持任务背景下，对分布
式、集中式与混合式３种控制进行对比仿真，结果表明：基于混合式控制的集群在编队可控性、
跟随性、一致性以及降低通信负载等方面具有明显优势，验证了混合式集群控制方法的有

效性。

关　键　词：无人机集群；混合式结构；编队控制；Ａｇｅｎｔ模型；元胞自动机
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　　世界的发展总是新事物不断代替旧事物，战
争模式始终都在随着武器的发展而不断革新。当

前各类飞行武器、防空武器、电磁武器飞速发展，

作战环境日趋复杂，信息更多源、态势更复杂、情

景更动态、逻辑更多变。单无人机由于自身局限

性、低容错性，而难以适应充满未知和不确定性的

作战环境。相比之下，无人机集群拥有高机动、强

鲁棒、强扩展、高费效比等优势
［１］
，在作战中系统

通过功能分布化、攻击饱和化等方式形成群智效

应
［２］
和蜂拥效应

［３］
，可极大提高系统作战效能，

因此无人机集群作战必将成为优于传统空战的新

型作战样式，可应用于空中对抗、饱和攻击、协同

侦察等领域
［１４］
。

无人机集群是指通过约定组织规则，使拥有

自主能力的无人机，通过一定规则形成超大规模

无人机作战群体，通过群间协作形成群体智能及

效能涌现，以较小代价较高效率完成作战任务。

而集群有效执行任务的前提是对集群实现有序、

高效的动态控制，控制策略的优劣直接影响集群

系统的安全与稳定，因此集群控制方式是集群研

究的关键。

当前无人机集群控制方式研究的主流思想分

为２种，即自上而下的集中式控制和自下而上的
分布式控制

［５６］
。集中式控制主要有领航跟随
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法
［７８］
、虚拟结构法

［９］
，分布式控制主要有行为控

制法
［１０１３］

、一致性理论法
［１４１６］

。领航跟随法以领
航者无人机作为位置和姿态基准，其余无人机以

其为中心跟随飞行，通过控制领航者的飞行状态

使集群按照预定航迹飞行。该方法全局协调性

好、结构清晰、系统简单，但对领航者节点脆弱，系

统容错性、灵活性差。虚拟结构法是对领航跟随
法的一种改进，将集群编队看成虚拟刚性结构，每

架无人机跟随虚拟长机飞行。该方法很好地解决

了由于长机故障造成编队混乱的问题，且提高了

系统控制精度，但通信负载随集群数量成比例增

加，并且仍存在容错性、灵活性差的问题。行为控

制法是受生物群行为启发为无人机设计相应基础

行为，通过不同基础行为组合实现个体无人机及

集群的控制。该方法使得集群系统具有良好扩展

性，并可通过实时环境反馈及时调整编队状态，但

易陷入局部最小值。一致性理论法指无人机利用

邻近无人机状态信息更新自身状态，通过一致性

算法使集群实现一致。该方法使集群系统机动

性、可靠性、适应性增强，但通信要求高且队形变

换整体性较差。

无论集中式还是分布式，各自都存在着优势

与不足，对于集群控制若无交互则鲁棒容错性差，

若无中心则全局可控性差。因此本文尝试将２种
控制方式结合，提出了一种基于 Ａｇｅｎｔ与元胞自
动机（ＣｅｌｌｕｌａｒＡｕｔｏｍａｔａ，ＣＡ）的集群混合式控制
模型，使集群系统既可控又灵活，既局部稳定又全

局一致，既降低整体通信消耗又避免中心节点过

载。将集群分为中心长机、小组长机、个体无人机

３个层次，依据集群作战流程构建无人机集群混
合式控制体系框架结构及相关控制规则。考虑元

胞自动机模型具有演化规则统一、个体受局部影

响特点，Ａｇｅｎｔ模型具有层次性、个体不限于邻域
作用特点，遂通过 ２个模型实现 ２种控制方式结
合，构建集群混合式控制模型。最后以集群的编

队集结与保持任务为背景，采用５０架集群规模对
分布式、集中式与混合式３种控制进行对比仿真，
验证了本文集群控制模型的有效性。

１　Ａｇｅｎｔ与元胞自动机结合可行性
１．１　元胞自动机理论

ＣＡ［１７１９］是在时间、空间维度离散的动力学系
统。ＣＡ由元胞、邻居、元胞空间和状态更新规则
等构成，各部分关系如图１所示。ＣＡ系统可表示
为 Ａ＝（Ｌｄ，Ｓ，ＮＡ，ｆ），Ａ为 ＣＡ系统；Ｌ为元胞空
间；ｄ为元胞空间维数；Ｓ为有限的元胞状态集；

图 １　元胞自动机结构示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

ＮＡ为包括当前元胞在内所有邻居元胞集合；ｆ为
ＣＡ状态演化规则。元胞状态受上一时刻状态
及邻居元胞状态影响，并按设定的局部规则更

新状态，大量元胞通过局部作用使元胞空间整

体变化。

１．２　Ａｇｅｎｔ基本理论
Ａｇｅｎｔ概念是一类具有相互之间沟通能力、

环境适应能力及通过学习改变自身行为和运行规

则的个体
［２０２２］

。在多智能体系统 （Ｍｕｌｔｉａｇｅｎｔ
Ｓｙｓｔｅｍ）中，多个智能体能够按照一定组织形式集
合起来组成一个具有一定结构的系统，不同智能

体具有不同角色、层次、演化规则。基本的 Ａｇｅｎｔ
模型结构一般包含感知器、效应器、决策器、知识

库、通信器等部分，如图２所示。

图 ２　Ａｇｅｎｔ结构模型

Ｆｉｇ．２　Ａｇｅｎｔｓｔｒｕｃｔｕｒｅｍｏｄｅｌ

１．３　结合可行性与适用性
ＣＡ和 Ａｇｅｎｔ理论都可对复杂集群系统进行

反映、描述，在理论方法研究和应用存在关联，

两者共性包括：①都具有良好的开放性；②都运用
规则驱动系统运行；③都采用并行运算方式将问
题离散化；④都具备空间性。这些共性为两者结
合提供了可能。

两者差异包括：①系统结构不同，Ａｇｅｎｔ系统
层次性强，而 ＣＡ系统是由同质元胞组成的单层
结构；②个体形式不同，Ａｇｅｎｔ的个体允许不同存
在形式且可自治，而 ＣＡ元胞形式单一且同质；
③演化规则不同，Ａｇｅｎｔ运行规则多样且多层，而
元胞自动机演化规则统一；④影响因素不同，ＣＡ
中个体元胞受局部及自身状态影响，Ａｇｅｎｔ相互
影响不限于局部范围还考虑环境。这些为两者结

５４３２
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合提供了必要性。

无人机集群是复杂系统，其中不同无人机个

体既存在层次性、差异性，又存在共通的运行规

则。ＣＡ模型具有规则简单、运算快速等特点，但
难以体现集群个体差异；Ａｇｅｎｔ模型能准确地描
述集群系统层次性和差异性，但无法充分体现

集群个体的局部作用和统一个性，且实现复杂。

因此，通过对模型适当改进实现 Ａｇｅｎｔ与 ＣＡ结
合，可更加全面地对无人机集群系统进行构建

与描述。

２　无人机集群混合式控制框架与控
制规则

２．１　无人机集群作战流程分析
无人机集群是庞大的复杂系统，集群控制策

略的设计需从集群实际作战流程出发。

ＯＯＤＡ作战环［２３］
是从整体角度对作战流程

进行描述，如图 ３所示。无人机集群作战流程包
含 ＯＯＤＡ作战环的各个要素，一次完整的集群作
战行动就是一次观察、判断、决策、行动的大循环，

而每一项要素又包含 ＯＯＤＡ小循环，因此，复杂
的集群作战可被分解为众多的 ＯＯＤＡ环，大到整
个作战系统小到单个无人机，但不同环节不同层

次的控制策略不同，大循环更加注重系统战略性、

整体性，小循环则侧重于局部性、实时性。

在具体作战流程上，无人机集群作战的时序

安排如图４所示，主要包括信息融合、战场态势分
析与筹划、集群决策、集群编队抵近任务区、战术

决策与编队布局、集群攻击、退出战斗。信息融合

是将集群的状态、地形、气候、敌方部署与目标状

态等进行融合。战场态势分析与筹划是根据情报

对敌我作战实力、战场实时态势进行分析。集群

决策是根据整体态势对战略布局、任务调整、航线

选择等进行决策。集群编队抵近任务区是指集群

图 ３　ＯＯＤＡ作战环

Ｆｉｇ．３　ＯＯＤＡｏｐｅｒａｔｉｏｎｓｒｉｎｇ

按规划航线向作战空域飞行，必要时进行航线重

规划及编队重构。战术决策与编队布局是指到达

作战区域后集群对目标、防御等态势进行感知，而

后制定战术战法，对编队进行战术部署。集群攻

击指集群按照预定战法对敌目标攻击，攻击过程

中集群小组可实时调整局部编队、路径，攻击完毕

对攻击效果及兵力状况评估确定是否二次攻击。

集群完成任务或收到退出命令则有序撤出战斗返

回基地。

由此可知，集群作战控制复杂、任务多样、层

级明显、环环相扣。针对不同作战任务及模块，集

群控制所侧重的系统性与局部性、统一性与灵活

性、战略性与实时性要求存在很大差异，而无论是

集中式还是分布式都难以单独满足复杂的差异性

要求。

图 ４　无人机集群作战流程

Ｆｉｇ．４　ＦｌｏｗｃｈａｒｔｏｆＵＡＶｓｗａｒｍｓｏｐｅｒａｔｉｏｎｓ

２．２　集群混合式控制框架及通信拓扑网络结构
集群作战是非常复杂的系统网络，为此需要

一个复杂、多层的指挥体系对集群约束，又要兼顾

集群个体的自主涌现性。本文构建了集群混合式

控制框架与通信拓扑网络结构，将自上向下多层

指挥的可控性与自下向上底层个体的涌现性

融合。

２．２．１　无人机集群混合式控制框架结构
无人机集群混合式控制框架结构主要分为

３级：集群中心控制主体、局部指挥控制主体、底
层交战主体，如图 ５所示。当集群接收到作战任

６４３２
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图 ５　无人机集群混合式控制框架结构

Ｆｉｇ．５　ＨｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｆｒａｍｅｗｏｒｋｆｏｒＵＡＶｓｗａｒｍｓ

务，中心控制主体对任务进行分析与部署，将任务

分配、传达给各集群小组，任务执行过程中各集群

小组相互配合协同作战，而在各自的分任务中各

集群小组以局部主体负责指挥，底层主体协调配

合共同完成。集群中心控制主体由集群中心长机

担任，局部指挥控制主体由各集群小组的小组长

机组成，底层交战主体为集群中个体无人机，中心

长机与小组长机、小组长机与个体无人机之间成

双向集中式控制结构，小组长机与其他小组长机、

个体无人机之间成分布式结构。

中心长机性能较高，具有较强的认知决策能

力。其负责与指挥控制中心通信，接收上级实时

指令、反馈战场态势和集群状态；主要通过小组长

机对集群进行命令下达、态势共享、编队控制等；

对作战任务进行战略战术决策、任务分解分配。

小组长机负责接收、传递中心长机任务指令，

向中心长机反馈集群小组状态、情报数据；对小组

成员进行状态管理、局部控制、态势共享；对小组

作战任务进行战术规划、组内分配、评估检测；与

其他小组进行信息共享、战术协同。

个体无人机受小组长机指挥，实时反馈自身

状态及探测信息；与组内无人机个体通过信息交

互实现一致性控制；在小组任务中个体无人机按

照上级指令要求，与其他无人机个体自主协同

作战。

该混合式控制框架通过指令互联、态势共享

等将三者融为一体，实现以点控面、以面聚点。中

心长机将多源态势信息融合形成全局态势信息，

并将态势按需共享给集群小组。小组长机与个体

无人机受上级指挥，又可通过分布式网络与其他

无人机协同交互。因此，该控制框架使集群兼顾

了整体全局性、有序性与个体的自主性、涌现性。

２．２．２　无人机集群通信拓扑网络结构
在多智能体控制理论中，对无人机间通信拓

扑网络结构的描述一般采用图论的方法。按通信

方向可分类为有向拓扑和无向拓扑；按通信拓扑

结构可分为固定拓扑和时变切换拓扑。本文无人

机集群通信网络采取时变切换混合式拓扑结构，

如图６所示，红色双向连接线为集中式通信，黑色
双向连接线为分布式通信，中心长机与小组长机

采用集中式通信拓扑，小组长机之间构建可交互

的分布式通信拓扑，小组长机与组内无人机同样

采用集中式通信拓扑，组内无人机之间应用分布

式通信拓扑，且通信方向采用双向信息传输方式。

同时可根据任务需求调整通信连接属性，既能实

现指挥控制中心对全局的集中式通信，又可实现

局部分布式通信，满足指令下达与信息交互反馈

需求。该结构在保证集群通信网络连通性的基础

上，极大地降低了中心节点通信负荷以及整体通

信能源消耗，提高了通信网络的鲁棒性、灵活性、

扩展性，可有效避免集群数量增加而导致的通信

网络的复杂，便于战时通信网络的分解与重构。

图 ６　无人机集群时变混合式通信拓扑结构

Ｆｉｇ．６　Ｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｈｙｂｒｉｄｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎ

ｔｏｐｏｌｏｇｙｏｆＵＡＶｓｗａｒｍｓ

２．３　无人机集群控制规则
混合式控制框架与通信拓扑网络结构为集群

控制提供了硬性支撑，而要实现集群高效运行，还

需集群控制规则作软性约束，根据集群层次特点，

将控制规则分为集群个体行为规则和整体控制

规则。

２．３．１　集群个体行为规则
集群个体行为规则适用于集群各层次无人

机，包括中心长机、小组长机、个体无人机，确保每

一个体在集群中生存安全、状态同步，主要规则

如下。

１）集群凝聚：集群中无人机个体应凝聚成一
群体，不过于分散。

２）集群分离：集群中邻近无人机个体之间应
保持一定安全距离，避免发生碰撞。

３）方向匹配：集群内无人机个体与周边无人
机的速度大小、方向要尽可能匹配，确保无人机个
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体与局部状态的一致性。

４）有限通信交互：无人机个体在群内飞行
时，临近的个体之间存在相互参考作用，且只与周

围有限个体进行通信交互，通过较少的交互量，实

现稳定控制，减少通信冗余与信息干扰。

这些规则是集群的高效运行的基础原则。

２．３．２　集群整体控制规则
集群整体控制规则是对集群从整体、系统、战

略战术角度进行调控，具体规则如下。

１）集群功能分布多样化
将功能高度集中的先进战机所具备的探测、

打击、干扰、评估等功能分解，交由大量成本低廉、

功能简单的无人机实现，一定数量的无人机通过

不同的组织结构可形成多种的作战功能，由无人

机集群代替先进平台功能，既可降低研发设计成

本与作战损耗，又增强了作战系统的抗毁性、多

变性。

２）功能组合与编队构型依任务而定
在任务执行过程中，集群所需采取的战术组

合、应具备的作战功能、运用的编队构型及控制方

式需依据任务目标而定。如图 ７所示，根据作战
任务类型确定集群功能组合及战术方案；根据作

战需求将集群作战任务由上而下进行分解，一级

分解为集群小组子任务，二级分解为个体任务；集

群无人机个体将自身作战能力自下而上进行上

报；中心长机根据任务分解及个体能力情况，以功

能为导向将多个功能个体进行组合，形成具有完

成子任务能力的集群小组，再对小组内的无人机

个体分配对应的个体任务；根据集群战术安排及

各集群小组功能，集群整体构建战术编队，集群小

组构建功能编队。

一般无人机个体具备一个至多个单体功能，

针对同一任务可形成多种形式的集群小组，同一

集群小组通过变换可形成不同的群功能。形成的

集群系统战术组合多样、功能动态涌现、编队机动

灵活。

３）长机控制度与个体自由度随作战时序
而变

集群作战主要的时序阶段包括编队飞向任务

区、抵达任务区、任务区域内作战，在不同阶段由

于作战环境、任务要求不同，各层级无人机的主要

任务、自主程度也随之调整改变，如图８所示。
编队飞向任务区时战场威胁较少，为降低集

群控制难度、通信消耗，集群控制偏向集中式，中

心长机负责控制监督群状态、规避大型障碍、飞行

航线规划等，小组长机负责跟随中心长机、组间协

同等，无人机个体跟随小组长机、避免碰撞，此时

中心长机控制度较高而其余个体自由度较低；集

群抵达任务区，集群在等待区域集结并进行作战

部署，中心长机进行态势评估、战术决策、集群任

务分配，小组长机进行组内任务分配、小组编队重

构、攻击路径规划，无人机个体进行组内队形变换，

图 ７　集群任务分解

Ｆｉｇ．７　Ｓｗａｒｍｓｔａｓｋｄｅｃｏｍｐｏｓｉｔｉｏｎ
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图 ８　集群个体自由度变化

Ｆｉｇ．８　Ｃｈａｎｇｅｏｆｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｄｅｇｒｅｅｏｆｆｒｅｅｄｏｍｉｎｓｗａｒｍｓ

此时中心长机权限下放，小组长机获得部分规划

决策权，无人机个体自由度提升；集群在任务区域

内作战，由于威胁障碍增多、战机稍纵即逝，集群

实时性、快速性要求高，集群小组拥有更多战场决

策权，小组长机负责小组战术规划、攻击决策、群

组配合等，无人机个体进行快速机动、目标识别攻

击、友机协同，中心长机监督、调整集群状态，此时

小组长机与无人机个体自由度最大，中心长机控

制度较弱。

随作战时序推进，中心长机控制度与个体自

由度动态调整，使集群在特定阶段发挥更大效能。

４）信息服务与通信拓扑按需可变
中心长机将通过指挥控制中心、小组长机、个

体无人机及自身传感器获取的信息融合形成整体

作战态势信息，同时根据集群小组作战区域、任务

类型，将其需要的局部态势共享给小组长机；小组

长机将小组局部态势与个体最新反馈的信息融

合，按需将个体局部态势信息共享给无人机个体。

集群通信拓扑可在时变混合式通信拓扑基础

上按需动态调整，当要求集群整体性、系统性，形

成集中式通信拓扑；当要求集群灵活性、适应性，

形成分布式通信拓扑；当无人机个体执行特殊任

务或有重要情报时，可与中心长机直接建立通信。

５）集群应激自修复
集群应激自修复指在长机受损、个体加入或

退出、突发特情、外部扰动等场景下集群维持稳

定、自我修复的规则。

①长机更替。当中心长机及小组长机由于敌
方攻击或自身故障等而无法承担长机任务时，则

将设定的替补长机补充到空缺位置，也可通过联

盟或协商机制分别在小组长机中选出中心长机、

在集群小组中选出小组长机，若无合适对象则扩

大遴选范围。

②局部编队调整。当集群有新无人机加入或

有个体脱离时，集群在局部范围内进行队形调整

重构。

③集群应急重构。当集群作战环境及任务突
然变化，中心长机通过备用方案或实时任务规划

对集群功能、编队构型做出迅速调整，形成最优

队形。

④集群状态反馈。当集群内部不稳定因素及
外界环境扰动时，无人机个体将状态反馈至小组

长机，小组长机再反馈至中心长机，中心长机、小

组长机根据反馈信息对集群及小组的飞行速度、

机动角度、保持距离等参数进行调节，确保编队结

构稳定。

３　集群混合式控制模型

３．１　Ａｇｅｎｔ与元胞自动机混合控制结构
根据 Ａｇｅｎｔ与 ＣＡ理论各自特点，本文建立

Ａｇｅｎｔ与 ＣＡ的集群混合式控制结构，该模型通过
融合２种理论的优势，将集中式与分布式控制有
效结合，满足复杂集群系统的结构层次化和基本

规则共通化要求。其结构如图 ９所示，该结构主
要分为 ＣＡ模块和 Ａｇｅｎｔ模块，两者通过 Ａｇｅｎｔ的
感知器和效应器连接，实现 Ａｇｅｎｔ规则在元胞空
间的运行。

图 ９　Ａｇｅｎｔ与元胞自动机混合控制结构

Ｆｉｇ．９　ＨｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒｕｃｔｕｒｅｏｆＡｇｅｎｔａｎｄ

ｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａ

ＣＡ模块主要实现个体基本运行规则，包括
元胞空间、邻域范围、演化规则等部分。

Ａｇｅｎｔ模块主要实现集群的分层、个体差异
化设计以及个体较复杂基本规则构建，能够根据

任务需求、外界环境、集群状态对集群进行调整，

主要包括协调控制器、反应器、知识库系统、学习

系统、通信、感知器、效应器等。通过为不同层次

个体设计不同知识库和规则库、通信拓扑，来区分

中心长机、小组长机、个体无人机。协调控制器接

收感知器搜索的信息并进行分类，若为简单且紧

急情况则交由反应器，若为复杂且时间充裕则交
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由规划器、决策器；反应器以规则库作支撑，主要

使无人机对简单、紧急情况做出迅速的处理；规划

器对复杂任务进行规划，由于不同层次无人机对

应不同类型知识库做支撑，中心长机可进行集群

全局的、长期的作战规划，小组长机完成局部的、

中短期的规划，个体无人机进行个体目标攻击规

划；决策器主要结合知识库进行战术决策、攻击决

策、功能组合与目标分配决策、通信拓扑与编队构

型决策等，不同层次无人机拥有不同决策权限与

能力；学习器可通过对行动效果进行评估后，将效

果好的方案加入知识库和规则库进行更新；感知

器主要对外界环境、元胞空间、其他无人机个体进

行感知；效应器根据决策结果、反应命令对外界环

境、元胞空间、其他无人机个体进行反馈。

３．２　集群描述
假设无人机集群由 Ｎ架无人机组成，在二维

空间中分布，将单个无人机视为质点，则对无人机

ｉ（ｉ＝１，２，…，Ｎ）运动模型描述为
ｘｉ ＝ｖｉ
ｖｉ ＝ｕ

{
ｉ

（１）

式中：ｘ为无人机位置矢量；ｖ为无人机速度矢量；
ｕ为无人机加速度矢量；同时 ｖ、ｕ应满足：

ｖｉ ＝
ｖｉ 　 ｖｉ≤ Ｖｍａｘ

Ｖｍａｘ
ｖｉ
ｖｉ

　 ｖｉ ＞Ｖ{ ｍａｘ

（２）

ｕｉ ＝
ｕｉ 　 ｕｉ≤ ｕｍａｘ

ｕｍａｘ
ｕｉ
ｕｉ

　 ｕｉ ＞ｕ{ ｍａｘ

（３）

式中：Ｖｍａｘ为无人机个体最大速度；ｕｍａｘ为无人机
个体最大加速度。

集群中无人机之间的通信拓扑可建成图

Ｇ＝（Ｖ，Ｅ，Ａ），其中 Ｖ＝｛１，２，…，Ｎ｝为无人机节
点的集合，ＥＶ×Ｖ为节点连接的无向边集合，
Ａ＝［ａｉｊ］∈Ｒ

Ｎ×Ｎ
为连接矩阵。ａｉｊ为无人机 ｉ与无

人机 ｊ之间的连接权重，若其为 １表示 ＵＡＶｉ与
ＵＡＶｊ有通信，且两者之间存在无向边，即（ｉ，ｊ）∈
Ｅ；若 ａｉｊ＝０表示 ＵＡＶｉ与 ＵＡＶｊ之间无通信；同时
无人机 ｉ与其自身无需通信即设定 ａｉｉ＝０。无向图
Ｇ＝（Ｖ，Ｅ，Ａ）的 Ｌａｐｌａｃｉａｎ矩阵定义为 Ｌ＝［ｌｉｊ］∈

ＲＮ×Ｎ，当ｉ＝ｊ时ｌｉｊ＝∑
Ｎ

ｊ＝１
ａｉｊ，当ｉ≠ｊ时ｌｉｊ＝－ａｉｊ。

集群中无人机划分为中心长机、小组长机、无

人机个体，设立 １个中心长机、Ｍ个小组长机、
Ｎ－Ｍ－１个无人机个体，将集群分为 Ｍ个小群
组，每群组中有一定数量无人机个体，中心长机通

过小组长机实现对群组的集中式控制，小组长机

间进行分布式交互，小组长机对无人机个体进行

集中式控制，无人机个体进行分布式交互。集群

任务类型划分为 Ｋ种，设定 ＭＩ＝｛Ｍｉｓｓｉｏｎ１，Ｍｉｓ
ｓｉｏｎ２，…，ＭｉｓｓｉｏｎＫ｝为任务集合，对应侦察、攻击、
干扰、反辐射、评估等任务。集群作战时序划分为

ＮＴ种，设定 Ｔ＝｛Ｔｉｍｅ１，Ｔｉｍｅ２，…，ＴｉｍｅＮＴ｝为作战
时序集合，对应集群飞向任务区、抵达任务区、任

务区域内作战等时序。不同任务类型和作战时序

下集群构型及控制度不同。

３．３　元胞自动机模型
３．３．１　元胞空间及邻域设定

本文元胞空间运用二维网格空间结构，其邻

域采用 Ｍｏｏｒｅ型，如图 １０所示，一个元胞的上、
下、左、右、左上、左下、右上、右下相邻８个元胞为
该元胞的邻居，可定义如下：

Ｎｍｏｏｒｅ ＝｛ｐｉ＝（ｐｉｘ，ｐｉｙ） ｐｉｘ－ｐｏｘ ≤１，

　　 ｐｉｙ－ｐｏｙ ≤１｝ （４）

式中：（ｐｏｘ，ｐｏｙ）为中心元胞的位置坐标，（ｐｏｘ，ｐｏｙ）∈
Ｚ２，（ｐｉｘ，ｐｉｙ）∈Ｚ

２
，Ｚ为整数集合。

图 １０　Ｍｏｏｒｅ型邻域元胞

Ｆｉｇ．１０　Ｍｏｏｒｅｎｅｉｇｈｂｏｒｈｏｏｄｃｅｌｌ

３．３．２　演化规则
元胞下一时刻的状态由该时刻自身及邻域

内元胞状态决定，当元胞被占用状态为 １，没有
被占用状态为 ０，受无人机气动性能限制，设定
元胞下一刻移动方向为当前运动方向及邻近

４５°方向。
传统 ＣＡ，元胞从当前位置移动到下一元胞位

置时每步长速度固定，为体现无人机运动真实性，

本文无人机元胞运动速度的方向、大小能够随周

边无人机状态进行调整。速度变化应使个体满足

集群凝聚、集群分离、方向匹配的原则
［２４］
。

为使集群个体能够凝聚且避免相互间的碰

撞，借鉴文献［１，２５］引入光滑力函数，假定无人
机 ｉ感知半径为 Ｒ，安全保持半径为 Ｒ０，感知的邻

域无人集合为 Ｎｉ ＝｛ｊ ｘｉ－ｘｊ≤Ｒ，ｊ≠ｉ，ｊ＝１，

２，…，Ｎ｝。无人机 ｉ与无人机 ｊ（ｊ∈Ｎｉ）距离以光
滑 ｄ范数表示：

０５３２
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ｄｉｊ＝
１ [γ １＋γｘｉ－ｘｊ槡

２ － ]１ （５）

式中：ｄｉｊ为无人机 ｉ与无人机 ｊ的 ｄ范数距离；
ｘｉ－ｘｊ为两者实际的距离矢量；γ＞０，ｄ范数将多
维距离向量转化为一维距离。

在感知范围Ｒ内，当无人机ｉ与无人机ｊ距离
越近时，其控制作用则更迅速，为使控制作用大小

在有限范围 Ｒ内随距离平滑变化，引入具有有限
截止点的冲击函数：

ｆｈ（ｚ）＝

１ 　ｚ∈ ［０，ｈ）
１
２
１＋ｃｏｓπｚ－ｈ１( )[ ]－ｈ

　ｚ∈ ［ｈ，１）

０ 　










其他

（６）
式中：ｈ∈（０，１），为冲激函数下降点；ｆｈ（ｚ）在［０，
１］平滑下降，在（１，０）处截止。令 ｚ＝ｄｉｊ／Ｒ，使截
止点与感知范围 Ｒ相匹配。

无人机 ｉ与无人机 ｊ凝聚、分离作用以安全
保持半径 Ｒ０为分界点变化，为此设计反曲线
函数：

ｓ（ｚ）＝１
２
［（ａ＋ｂ）ξ（ｚ＋ｃ）＋（ａ－ｂ）］ （７）

式中：ξ（ｚ）＝ ｚ
１＋ｚ槡

２
，ｚ∈Ｒ；ｃ＝ ａ－ｂ

４槡ａｂ
，０＜ａ＜ｂ；

ｓ（ｚ）在 ｚ＝０处正负性发生变化，令 ｚ＝ｄｉｊ－Ｒ０，使
凝聚、分离转化点设置于 Ｒ０处。

将冲击函数 ｆｈ（ｚ）与反曲线函数 ｓ（ｚ）结合形
成平滑力函数：

ρ（ｄｉｊ）＝ｆｈ（ｄｉｊ／Ｒ）ｓ（ｄｉｊ－Ｒ０） （８）
设置 Ｒ＝１５、Ｒ０ ＝５、ｈ＝０．３、ａ＝２、ｂ＝３，

ρ（ｄｉｊ）图像如图 １１所示。由图 １１可知，当 ｄｉｊ在
安全保持半径 Ｒ０内时，随着距离的缩小分离作用
迅速变强，当 ｄｉｊ逐渐偏离安全保持半径 Ｒ０时，为
使 ｄｉｊ稳定保持在 Ｒ０处，在一定范围内聚合作用随

图 １１　平滑力函数图像

Ｆｉｇ．１１Ｓｍｏｏｔｈｆｏｒｃｅｆｕｎｃｔｉｏｎｉｍａｇｅ

偏离距离的增大而快速增强，而后聚合作用随距

离的增大而缓慢变小，直至感知半径 Ｒ变为０。
考虑无人机 ｉ与无人机 ｊ速度方向、大小要匹

配，基于一致性控制理论
［２６］
，结合式（８）设计如

下控制律：

ｕ１ｉ（ｔ）＝ｃ１ ∑
Ｎ

ｊ＝１，ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊρ（ｄｉｊ）
ｘｊ－ｘｉ
ｘｊ－ｘｉ

＋

　　ｃ２ ∑
Ｎ

ｊ＝１，ｊ∈Ｎｉ

ａｉｊ（ｖｊ－ｖｉ） （９）

式中：ｕ１ｉ为无人机与邻域无人机进行凝聚、分离、
速度匹配的控制输入，为无人机基本运行规则；第

１项为距离保持项，通过式（８）的平滑力函数确保
无人机凝聚、分离作用；第 ２项为速度匹配项，确
保无人机速度在邻域范围的一致性；ｃ１、ｃ２为正常
数，分别为位置保持系数和速度匹配系数；ａｉｊ为无
人机 ｉ与无人机 ｊ的通信连接权重。
３．４　Ａｇｅｎｔ模型
３．４．１　集群个体类型

集群个体划分为中心长机 ＵＡＶｏ、小组长机

ＵＡＶｇ、个体无人机 ＵＡＶａ，包括 Ｍ个小群组，设定
Ｍｇ＝｛ｍ ＵＡＶｍ为 ＵＡＶｇ，ｍ＝１，２，…，Ｍ｝为小组
长机集合，Ｕａ＝｛ｉＵＡＶｉ为 ＵＡＶａ，ｉ＝１，２，…，Ｎ｝
为个体无人机集合，每群组有一定数量无人机个

体，在群组 ｍ（ｍ∈Ｍｇ）拥有 Ｎｍ 个无人机个体
ＵＡＶａ且集合为 Ｇｍ ＝｛ｊＵＡＶｊ属于 ｍ集群小组，
ｍ∈Ｍｇ，ｊ∈Ｕａ｝，不同层次无人机通信拓扑、感知
半径、速度跟随不同。

３．４．２　有限感知模型
在３．３．２节中将无人机的邻域集合设定为

Ｎｉ ＝｛ｊ ｘｉ－ｘｊ≤Ｒ，ｊ≠ｉ，ｊ＝１，２，…，Ｎ｝，但由
于无人机自身感知范围及信息处理能力限制，无

人机只能获取有限数量的邻域无人机信息，且邻

域集合 Ｎｉ 存在大量信息冗余，因此本文将邻域

集合 Ｎｉ 精简为各方向区间内最近的个体集合。
假定无人机个体 ｉ飞行方向为 θｉ，可感知个

体数量上限为 κ个，结合飞行实际需求设定无人
机 ｉ感知范围为沿飞行方向 θｉ两侧各 角度空
间，将２空间均匀划分为 κ个角度为 ２／κ的子
空间 Ａｎｇｌｅｎｉ（ｔ，κ），ｎ＝１，２，…，κ，则位于子空间

Ａｎｇｌｅｎｉ（ｔ，κ）内的无人机集合如下：

Ｓｎｉ（ｔ，κ）＝｛ｊｘｊ（ｔ）∈ Ａｎｇｌｅ
ｎ
ｉ（ｔ，κ），ｊ∈ Ｎ


ｉ，

　　ｎ＝１，２，…，κ｝ {＝ ｊ（θｉ－）＋
２
κ
（ｎ－１）≤

　　ｉｊ≤（θｉ－）＋
２
κ
ｎ，ｊ∈Ｎｉ，ｎ＝１，２，…， }κ

（１０）
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式中：ｉｊ为 ＵＡＶｊ的相对位置矢量 ｘｊ－ｘｉ与 ＵＡＶｉ
飞行方向的夹角。无人机 ｉ只需获取各方向集合
Ｓｎｉ（ｔ，κ）内最近的个体信息，最终邻域集合表示为

χｎｉ（ｔ，κ）＝｛ｋｋ＝ａｒｇｍｉｎ
ｊ∈Ｓｎｉ（ｔ，κ）

ｘｊ（ｔ）－ｘｉ（ｔ），

　　ｎ＝１，２，…，κ｝ （１１）
由此，式（９）控制律中的邻域集合 Ｎｉ 调整为

有限感知邻域集合 χｎｉ（ｔ，κ），式（９）可改写为

ｕ１ｉ（ｔ）＝ｃ１ ∑
Ｎ

ｊ＝１，ｊ∈χｎｉ（ｔ，κ）

ａｉｊρ（ｄｉｊ）
ｘｊ－ｘｉ
ｘｊ－ｘｉ

＋

　　ｃ２ ∑
Ｎ

ｊ＝１，ｊ∈χｎｉ（ｔ，κ）

ａｉｊ（ｖｊ－ｖｉ） （１２）

３．４．３　通信拓扑
集群任务类型划分为 Ｋ种，任务集合设定为

ＭＩ＝｛Ｍｉｓｓｉｏｎ１，Ｍｉｓｓｉｏｎ２，…，ＭｉｓｓｉｏｎＫ｝，集群作战
时序划分为 ＮＴ 种，作战时序集合设定为 Ｔ＝
｛Ｔｉｍｅ１，Ｔｉｍｅ２，…，ＴｉｍｅＮＴ｝，在不同任务类型和作
战时序下集群会形成特定通信拓扑结构 Ａｋ，ＮＴ，其
中 ｋ＝１，２，…，Ｋ为任务代号，ＮＴ＝１，２，…，ＮＴ为
时序代号。

一般情况下，中心长机 ＵＡＶｏ为实现对小组
长机 ＵＡＶｇ集中式控制，会与每一小组长机建立
通信连接，当个体无人机 ＵＡＶａ在发现重大情报
或攻击重要目标等特殊情况下，ＵＡＶｏ会与 ＵＡＶａ
建立临时通信，同时与邻域集合 χｎｏ（ｔ，κ）内的个
体建立通信，因此中心长机 ＵＡＶｏ的通信拓扑连
接设定为

ａｏｊ＝

ａｋ，ＮＴｏｊ 　 ｊ∈ Ｍｇ

１ 　
ｊ∈ χｎｏ（ｔ，κ）或

ｊ∈ Ｕａ，ＵＡＶｊ有特情

０ 　













其他

（１３）

式中：ａｋ，ＮＴｏｊ 为在任务 ｋ、时序 ＮＴ下中心长机与小
组长机的通信连接值。

小组长机与邻域 ＵＡＶｇ进行分布式通信，与
非邻域的 ＵＡＶｇ按需建立通信连接，设定小组长

机 ｍ的邻域 ＵＡＶｇ集合为 Ｍ

ｍ，小组长机 ｍ与本

群组 Ｇｍ的个体无人机 ＵＡＶａ建立集中式通信连
接，小组长机 ｍ的通信拓扑连接设定为

ａｍｊ＝

１ 　 ｊ∈ （Ｍｍ ∪ χ
ｎ
ｍ（ｔ，κ））

ａｋ，ＮＴｍｊ 　ｊ∈ （Ｇｍ∪ Ｍｇ），ｊ Ｍ

ｍ

ａｋ，ＮＴｍｏ 　ｊ为 ＵＡＶｏ
０ 　













其他

（１４）

式中：ａｋ，ＮＴｍｊ 为在任务 ｋ、时序 ＮＴ下小组长机 ｍ与
本群组 Ｇｍ 的 ＵＡＶａ和非邻域 ＵＡＶｇ的通信连
接值。

个体无人机与同一群组内的无人机个体

ＵＡＶａ进行分布式通信，在群组 ｍ中的个体无人
机 ｉ的通信拓扑连接设定为

ａｉｊ＝

ａｋ，ＮＴｉｍ 　ｊ为第 ｍ个 ＵＡＶｇ

１ 　
ｊ∈ （Ｇｍ∪ χ

ｎ
ｉ（ｔ，κ））

或 ｊ为 ＵＡＶｏ且 ｉ有特情

０ 　













其他

（１５）

３．４．４　集群构型
集群飞行时的编队构型要符合作战任务需

求，并适应当前时序下的作战环境。定义集群编

队构型矩阵 Ｈ＝［ｈｉｊ］∈Ｒ
Ｎ×Ｎ
，ｈｉｊ＝ｈｊ－ｈｉ为无人

机 ｉ与无人机 ｊ期望编队构型的相对位置矢量，
ｈｉ、ｈｊ分别为无人机 ｉ与无人机 ｊ在编队中期望位
置。在任务 ｋ、时序 ＮＴ下集群编队构型矩阵设定
为 Ｈｋ，ＮＴ。

在任务 ｋ、时序 ＮＴ下设定中心长机与小组长

机ｍ编队构型中相对位置为ｈｋ，ＮＴｏｍ ，小组长机 ｍ与其

他小组长机ｊ编队构型中相对位置为 ｈｋ，ＮＴｍｊ （ｊ∈Ｍｇ），
小组长机ｍ与本群组 Ｇｍ的个体无人机 ｉ编队构型

中相对位置为ｈｋ，ＮＴｍｉ （ｉ∈Ｇｍ），同群组内无个体人机ｉ、

ｊ编队构型中相对位置为ｈｋ，ＮＴｉｊ （ｉ，ｊ∈Ｇｍ）。
３．４．５　跟随控制

假定中心长机的飞行路径通过结合指挥控制

中心上传路径与自主规划形成，最终规划路径和

运动状态为 ｘｏ（ｔ）、ｖ

ｏ（ｔ），则中心长机 ＵＡＶｏ的

控制输入为

ｕｏ（ｔ）＝
σｏ（ｔ）β１

σｏ（ｔ）β１＋β２
ｕ１ｏ（ｔ）＋

　　
β２

σｏ（ｔ）β１＋β２
［ｃｏ１（ｘ


ｏ －ｘｏ）＋ｃｏ２（ｖ


ｏ －ｖｏ）］

（１６）
式中：β１、β２、ｃｏ１、ｃｏ２为在任务 ｋ、时序 ＮＴ下设定的

正常数；ｕ１ｏ（ｔ）为 ＵＡＶｏ在式（１２）中的控制输入；

ｘｏ、ｖｏ为 ＵＡＶｏ位置、速度矢量；β１表示对 ｕ

１ｏ（ｔ）

控制的权重；β２表示 ＵＡＶｏ对预先规划目标点和
运动状态跟踪的权重；ｃｏ１为 ＵＡＶｏ对规划路径跟
踪一致项；ｃｏ２为 ＵＡＶｏ对预定运动状态跟踪一致
项；σｏ（ｔ）为对 β１的动态加权量，表达式为

σｏ（ｔ）＝１＋
Ｒ０
ｄｏｍｉｎ

（１７）

式中：ｄｏｍｉｎ ＝ ｍｉｎ
ｊ∈χｎｏ（ｔ，κ）

ｘｊ－ｘｏ 为 ＵＡＶｏ与邻域集

合 χｎｏ（ｔ，κ）内最近个体的距离，当 ｄ

ｏｍｉｎ越大时，

σｏ（ｔ）值越趋近 １；当 ｄ

ｏｍｉｎ越小时，σｏ（ｔ）值越大，

则 ｕ１ｏ（ｔ）标准化后的权重 σｏ（ｔ）β１／（σｏ（ｔ）β１＋
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β２）越大。通过动态调整标准化权重 σｏ（ｔ）β１／
（σｏ（ｔ）β１＋β２）和 β２／（σｏ（ｔ）β１＋β２）大小，可确
保中心长机能够对邻域无人机的碰撞威胁做出快

速反应，同时在威胁降低的情况下加快对规划轨

迹的跟踪。

小组长机主要跟随中心长机运动状态来保持

在编队中的位置及速度状态，并通过与周围小组

长机交互达到邻域状态的一致性，则第 ｍ小组长
机 ＵＡＶｇ的控制输入为

ｕｍ（ｔ）＝
σｍ（ｔ）ω１

σｍ（ｔ）ω１＋ω２＋ω３
ｕ１ｍ（ｔ）＋

　　
ω２

σｍ（ｔ）ω１＋ω２＋ω３
ａｋ，ＮＴｏｍ ·

　　［－ｃｍ１（ｘｍ －ｘｏ－ｈｏｍ
ｋ，ＮＴ）＋ｃｍ２（ｖｏ－ｖｍ）］＋

　　
ω３

σｍ（ｔ）ω１＋ω２＋ω３ ∑
Ｎ

ｊ＝１，ｊ∈Ｍｇ

ａｍｊ［ｃｍ３（ｘｊ－

　　ｘｍ －ｈ
ｋ，ＮＴ
ｍｊ ）＋ｃｍ４（ｖｊ－ｖｍ）］＋ｕｏ（ｔ） （１８）

式中：ω１、ω２、ω３、ｃｍ１、ｃｍ２、ｃｍ３、ｃｍ４为在任务 ｋ、时序

ＮＴ下设定的正常数；ω１为对 ｕ

１ｍ（ｔ）控制的权重；

ω２为小组长机 ｍ对 ＵＡＶｏ状态跟踪的权重；ω３
为小组长机 ｍ与邻域小组长机一致性控制的权
重；ｃｍ１为小组长机 ｍ与 ＵＡＶｏ相对位置的跟踪一
致项；ｃｍ２为小组长机 ｍ对 ＵＡＶｏ速度跟踪一致
项；ｃｍ３为小组长机 ｍ与邻域小组长机相对位置的
跟踪一致项；ｃｍ４为小组长机 ｍ对邻域小组长机速
度跟踪一致项；ｘｍ、ｖｍ为小组长机 ｍ的位置和速
度矢量；ｘｊ、ｖｊ为邻域小组长机 ｊ的位置和速度矢

量；ａｋ，ＮＴｏｍ 为小组长机 ｍ与 ＵＡＶｏ的通信连接；ａｍｊ
为小组长机 ｍ在式（１４）中设定的通信拓扑连接，
设定范围为 ｊ∈Ｍｇ；σｍ（ｔ）为对 ω１的动态加权量，

表 达 式 为 σｍ（ｔ） ＝ １ ＋ Ｒ０／ｄ

ｍｍｉｎ，ｄ


ｍｍｉｎ ＝

ｍｉｎ
ｊ∈χｎｍ（ｔ，κ）

ｘｊ－ｘｍ 。

个体无人机主要跟随小组长机运动状态，并

与邻域 ＵＡＶａ交互实现一致性控制，当个体无人
机有特情时中心长机会介入其控制。则群组 ｍ
中个体无人机 ｉ的控制输入为

ｕｉ（ｔ）＝
σｉ（ｔ）λ１

σｉ（ｔ）λ１＋λ２＋λ３
ｕ１ｉ（ｔ）＋

　　
λ２

σｉ（ｔ）λ１＋λ２＋λ３
ａｋ，ＮＴｍｉ ·

　　［－ｃｉ１（ｘｉ－ｘｍ －ｈ
ｋ，ＮＴ
ｍｉ ）＋ｃｉ２（ｖｍ －ｖｉ）］＋

　　
λ３

σｉ（ｔ）λ１＋λ２＋λ３ ∑
Ｎ

ｊ＝１，ｊ∈Ｇｍ

ａｉｊ［ｃｉ３（ｘｊ－ｘｉ－

　　ｈｋ，ＮＴｉｊ ）＋ｃｉ４（ｖｊ－ｖｉ）］＋ｕｍ（ｔ）＋ａｏｉ

Δ

ｕｏｉ
（１９）

式中：λ１、λ２、λ３、ｃｉ１、ｃｉ２、ｃｉ３、ｃｉ４为在任务 ｋ、时序 ＮＴ
下预先设定的正常数；λ１为对 ｕ


１ｉ（ｔ）控制的权

重；λ２为对小组长机 ｍ状态跟踪的权重；λ３为与

群组内 ＵＡＶａ一致性控制的权重；ａ
ｋ，ＮＴ
ｍｉ 表示在任

务 ｋ、时序 ＮＴ下群组 ｍ中个体无人机 ｉ的与小组
长机ｍ的通信连接值；ａｏｉ为与ＵＡＶｏ通信连接值；Δ

ｕｏｉ为 ＵＡＶｏ对无人机个体 ｉ的介入控制量。
３．４．６　反馈控制

在集群编队飞行过程中，各层次无人机运动性

能都受到各自最大速度 Ｖｍａｘ和最大加速度 ｕｍａｘ限
制，当长机速度调整过快，远超跟随无人机加速能

力时，跟随无人机难以快速跟踪长机速度，同时当

集群过于离散，无人机难以在短时间内到达预定编

队位置，这都对集群编队构型的形成与保持产生影

响。因此，长机的速度调整需要结合跟随无人机状

态的反馈，本文采用分层反馈机制，个体无人机状态

反馈至小组长机，小组长机状态反馈至中心长机。

个体无人机到小组长机反馈，主要从速度偏

差与离散位置 ２个方面反馈群组 ｍ内的无人机
个体状态信息。群组 ｍ内的无人机个体速度与
小组长机速度的离散方差为

Ｄｍ（Δｖ）＝
１
Ｎｍ ∑

Ｎ

ｉ＝１，ｉ∈Ｇｍ

ｖｉ－ｖｍ
２ （２０）

群组 ｍ内的无人机个体相对小组长机的位
置离散方差为

Ｄｍ（Δｘ）＝
１
Ｎｍ ∑

Ｎ

ｉ＝１，ｉ∈Ｇｍ

ｘｉ－ｘｍ －ｈ
ｋ，ＮＴ
ｍｉ

２ （２１）

则群组 ｍ的综合离散状态反馈函数为
ｆｍ（ｖｉ，ｖｍ，ｘｉ，ｘｍ）＝ｂ１Ｄｍ（Δｖ）＋ｂ２Ｄｍ（Δｘ）（２２）
式中：ｂ１、ｂ２为正常数。

根据群组 ｍ的状态反馈信息，将式（１８）小组
长机 ｍ在 ｔ时刻的控制输入调整为

ｕｍ（ｔ）＝
σｍ（ｔ）ω１

σｍ（ｔ）ω１＋ω２＋ω３
ｕ１ｍ（ｔ）＋

　　
ω２

σｍ（ｔ）ω１＋ω２＋ω３
ａｋ，ＮＴｏｍ －ｃｍ１（ｘｍ－ｘｏ－ｈ

ｋ，ＮＴ
ｏｍ ）＋

　　ｃｍ２
Ｖｍｍｉｎ
ｖｏ
＋ １－

Ｖｍｍｉｎ
ｖ( )
ｏ

ｅ－ｆ[ ]ｍ ｖｏ－ｖ{ }ｍ ＋

　　
ω３

σｍ（ｔ）ω１＋ω２＋ω３ ∑
Ｎ

ｊ＝１，ｊ∈Ｍｇ

ａｍｊ［ｃｍ３（ｘｊ－ｘｍ －

　　ｈｋ，ＮＴｍｊ ）＋ｃｍ４（ｖｊ－ｖｍ）］＋ｕｏ（ｔ） （２３）
式中：Ｖｍｍｉｎ为保证小组长机 ｍ飞行安全的最小速
度值，假定 ｖｏ  Ｖｍｍｉｎ ＞０，式子［Ｖｍｍｉｎ／ｖｏ ＋

（１－Ｖｍｍｉｎ／ｖｏ ）ｅ
－ｆｍ］ｖｏ将 ｖｍ的跟随速度大小变

化范围限定在［Ｖｍｍｉｎ，ｖｏ ］区间。
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由式（２０）、式（２１）可知，当无人机个体速度、
位置与小组长机的相对值偏差变大时，群组 ｍ的
速度离散方差与位置离散方差增大，反馈函数 ｆｍ
增大，由式（２３）可知，小组长机 ｍ控制输入ｕｍ（ｔ）
减小；当速度、位置偏差变小时，小组长机 ｍ控制
输入 ｕｍ（ｔ）增大。通过动态调整小组长机 ｍ加速
度，便于组内个体跟随小组长机，使集群在局部群

组范围快速形成预定编队。在式（１９）个体无人
机控制输入 ｕｉ（ｔ）中，小组长机 ｍ加速度 ｕｍ（ｔ）更
新为调整后的控制输入式（２３）。

同理，小组长机到中心长机的反馈，主要对 ｍ
个小组长机及其所处群组的速度偏差与离散位置

的状态进行评估反馈。集群内 Ｍ个小组长机与
中心长机的速度的离散方差为

Ｄｏ（Δｖ）＝
１
Ｍ ∑

Ｍ

ｍ＝１，ｍ∈Ｍｇ

ｖｍ －ｖｏ
２ （２４）

Ｍ个小组长机相对中心长机的位置离散方
差为

Ｄｏ（Δｘ）＝
１
Ｍ ∑

Ｍ

ｍ＝１，ｍ∈Ｍｇ

ｘｍ －ｘｏ－ｈ
ｋ，ＮＴ
ｏｍ

２ （２５）

则小组长机及其所处群组的综合离散状态反

馈函数为

ｆｏ（ｖｍ，ｖｏ，ｘｍ，ｘｏ）＝ｂ３Ｄｏ（Δｖ）＋ｂ４Ｄｏ（Δｘ）＋

　　ｂ５∑
Ｍ

ｍ＝１
ｆｍ （２６）

式中：ｂ３、ｂ４、ｂ５为正常数。
根据小组长机的状态反馈信息，将式（１８）中

心长机在 ｔ时刻的控制输入调整为

ｕｏ（ｔ）＝
σｏ（ｔ）β１

σｏ（ｔ）β１＋β２
ｕ１ｏ（ｔ）＋

β２
σｏ（ｔ）β１＋β２

·

　　 ｃｏ１（ｘ

ｏ －ｘｏ）＋ｃ {ｏ２

Ｖｏｍｉｎ
ｖｏ

＋ １－
Ｖｏｍｉｎ
ｖ( )
ｏ

ｅ－ｆ[ ]ｏ·

　　ｖｏ －ｖ}ｏ ＋ａｉｏ

Δ

ｕｉｏ （２７）

式中：Ｖｏｍｉｎ为保证中心长机飞行安全的最小速度

值，ｖｏ Ｖｏｍｉｎ＞０，ｖｏ的跟随速度大小的可调区

间为［Ｖｏｍｉｎ，ｖ

ｏ ］；ａｉｏ为存在特情的无人机个体 ｉ

与中心长机的通信连接；

Δ

ｕｉｏ为无人机个体 ｉ向
中心长机的反馈控制量。

由式（２４）～式（２７）可知当小组长机及其所
处群组的速度、位置离散状态变大时，反馈函数 ｆｏ
增大，中心长机控制输入减小；当小组长机及其所

处群组离散状态变小时，中心长机控制输入增大。

通过反馈调整中心长机加速度，小组长机能够快

速进入预定位置，从而集群更加高效地形成并保

持战术编队。

在小组长机控制输入式（２３）中，ｕｏ（ｔ）调整
为反馈后的中心长机控制输入式（２７）。

４　仿真验证

为验证本文混合式集群控制方法的有效性，

在集群进行作战编队集结并动态保持的任务背景

下，采用 ＭＡＴＬＡＢ进行编程仿真。设定集群数量
总共为５０架，其中１架中心长机，７架小组长机，
每个小组 ６架个体无人机，最大速度 １００ｍ／ｓ，期
望速度 ８０ｍ／ｓ，最小速度 ６０ｍ／ｓ，无人机间的安
全保持半径为 ５０ｍ。其他仿真参数若无特殊说
明则如表１所示。

表 １　仿真参数
Ｔａｂｌｅ１　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

参数 数值 参数 数值

Ｖｍａｘ／（ｍ·ｓ
－１） １００ ω３ １

ｕｍａｘ／（ｍ·ｓ
－２） ７ ｃｍ１，ｍ∈Ｍｇ ０．１

Ｒ０／ｍ ５０ ｃｍ２，ｍ∈Ｍｇ ０．２

γ ０．１ ｃｍ３，ｍ∈Ｍｇ ０．１

ｈ ０．７ ｃｍ４，ｍ∈Ｍｇ ０．２

ａ １ λ１ １

ｂ ２ λ２ １
ｃ１ ０．１ λ３ １
ｃ２ ０．２ ｃｉ１，ｉ∈Ｕａ ０．１

θｉ／（°） ４５ ｃｉ２，ｉ∈Ｕａ ０．２

κ ６ ｃｉ３，ｉ∈Ｕａ ０．１

／（°） １５０ ｃｉ４，ｉ∈Ｕａ ０．２

β１ １ ｂ１ ０．１

β２ １ ｂ２ ０．１
ｃｏ１ ０．１ ｂ３ ０．１
ｃｏ２ ０．２ ｂ４ ０．１

ω１ １ ｂ５ ０．１

ω２ １ Ｖｏｍｉｎ／（ｍ·ｓ
－１） ６０

　　为更加客观地检验本文所提出模型对集群控
制的改进效果，加入了集群分布式控制与集中式

控制的对比仿真，３种控制方式的集群数量都为
５０，跟踪速度一致，差异设置具体如下：混合式控
制中中心长机感知半径为 ３００ｍ，小组长机感知
半径为２５０ｍ，无人机个体感知半径为７０ｍ；分布
式控制中少数个体可获取跟随速度信息，其余个

体通过分布式交互实现与周围个体速度、位置的

一致，设置个体感知半径为 ９０ｍ；集中式控制中
中心长机获取跟踪速度信息，个体无人机在长机

的集中式控制下进入编队位置并保持与长机状态

一致，个体通信交互仅满足规避需求，设置中心长

机感知半径为３７０ｍ，个体感知半径为６０ｍ。
集群中无人机的初始位置在［０，５００］ｍ×

［０，５００］ｍ范围内随机产生；无人机的初始速度
大小在［０，１０］ｍ／ｓ范围内随机产生，方向在［０，

４５３２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　第 １１期 肖宗豪，等：基于 Ａｇｅｎｔ与元胞自动机的无人机集群混合式控制

２π］ｒａｄ内随机选取；仿真步长为 ０．１ｓ，时间区间
为［０，５００］ｓ。集群仿真环境初始化如图 １２（ａ）
所示。在图１２（ａ）中，蓝圈代表无人机，无人机间
的蓝色连线为通信连接，红色箭头表示无人机速

度大小及方向信息。

３种控制方式的仿真结果如图 １２（ｂ）～（ｆ）
所示。图１２（ｂ）与（ｃ）分别给出了基于分布式控
制的集群在感知半径为７０ｍ和９０ｍ下的编队最
终状态，从中可以看出，在感知半径为７０ｍ时，由
于交互范围限制，集群未形成连续的通信连接，存

在部分无人机游离在集群之外而组成离散小群，

而当感知半径扩大为９０ｍ时，无人机可与更多的
邻域个体进行交互，单节点通信连接数增加，集群

通信 网 络 畅 通，形 成 一 不 规 则 编 队 整 体。

图１２（ｄ）给出了集中式控制方式下的集群状态，

在红色圆圈代表的中心长机集中控制下，集群形

成一规则的三角形编队，与分布式编队相比集中

式编队具有较强的整体性、可控性。图 １２（ｅ）与
（ｆ）显示了基于混合式控制的集群分别在 １００ｓ
和５００ｓ时的状态，由图 １２（ｅ）可看出，在 １００ｓ
时刻小组长机已基本进入相对应的编队位置，个

体无人机也陆续到达各自小组长机附近，但小组

编队还未形成，在５００ｓ时刻图１２（ｆ）显示集群已
形成７个稳定的集群小组，且规则分布在红色圆
圈代表的中心长机周围，中心长机到小组长机的

蓝色连线表示集中式通信，图中绿色连线表示小

组长机间的分布式通信，２种通信结构的融合使
集群通信网络具有较强的连通性与抗毁性，而混

合式控制下形成的编队拥有较强的规则性、一

致性。

图 １２　集群编队状态

Ｆｉｇ．１２　Ｓｗａｒｍｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｔａｔｕｓ
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　　图１３（ａ）～（ｃ）依次显示了分布式、集中式、
混合式 ３种控制方式下集群速度变化曲线，由
图１３（ａ）～（ｃ）可知，３种控制方式都能使集群到
达设定速度８０ｍ／ｓ，图 １３（ａ）中分布式控制下集
群速度大约在 １５０ｓ接近 ８０ｍ／ｓ，但后续集群中
个体速度并没有快速地一致收敛到 ８０ｍ／ｓ，而是
在８０ｍ／ｓ附近波动。图１３（ｂ）、（ｃ）中集中式、混
合式控制下集群速度能够较快地一致收敛到

８０ｍ／ｓ，在反馈机制的作用下，２种控制方式的集
群速度在到达最小安全速度６０ｍ／ｓ后波动递升，
相比之下集中式控制的集群速度递升波动较长，

在３００ｓ后才相对稳定保持在 ８０ｍ／ｓ，而混合式
控制的集群速度在２００ｓ就已到达并稳定保持在
８０ｍ／ｓ，且其速度波动调整幅度较小，其整体速度
收敛效果明显优于前２种方式。

图 １３　三种控制方式集群速度变化曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｓｗａｒｍｓｓｐｅｅｄｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ

图１４（ａ）～（ｃ）依次显示了 ３种控制方式下
编队内不同个体之间的速度一致性偏差，比较发

现，图１４（ａ）中分布式控制编队速度一致性偏差
的幅度明显小于后 ２种方式，且较快地（在 ２００ｓ
处）将偏差控制在较小范围，但后续偏差并未完

全一致趋近于 ０，而在 ０的小范围波动。在
图１４（ｂ）、（ｃ）中，集中式与混合式控制的编队速
度偏差能够一致收敛到 ０，在前期两者偏差幅值
较分布式偏大，在收敛速度上混合式明显快于集

中式，且波动周期短，收敛效果平稳。

图１５显示了由式（２６）定义的集群速度与位
置的综合离散度。由图可知，３种控制方式都能
使集群离散程度降低并逐渐趋向于 ０，从而实现
集群整体在速度与位置上的一致。通过比较发

现，在收敛过程中离散度幅值集中式最大，分布式

最小，混合式居中，在收敛速度上混合式最快，集

中式次之，分布式则最慢。这是由于混合式与集

中式中的中心长机能够通过反馈信息对集群整体

进行调控，进而使整体收敛一致，而分布式中个体

能够较快地与邻域实现一致性，因此集群整体的

离散度幅值能够保持较小状态，但由于缺少整体

的调控，个体局部的一致转化为整体全局的一致

需要较长的时间周期。

图１６与图１７分别给出了３种控制方式下集
群通信次数变化曲线与不同层次节点的最大通信

次数。定义无人机与其他个体建立一次连接为一

次通信。在图１６中，集群某时刻的通信次数为个
体通信次数的总和，随着编队整体趋向一致，集群

图 １４　三种控制方式编队速度一致性偏差

Ｆｉｇ．１４　Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｓｐｅｅｄｃｏｎｓｉｓｔｅｎｃｙｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆ

ｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ
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通信次数也逐渐稳定，分布式集群通信次数最多

且单时刻趋于 ４１０，混合式居中且单时刻趋于
１７０，集中式最少且单时刻趋于 １４８。在图 １７集
中式集群的中心长机节点最大通信次数为４９次，
个体无人机节点最大通信次数为 ３次；混合式集
群的中心长机节点最大通信次数为１２次，小组长
机节点最大通信次数为１５次，个体无人机节点最
大通信次数为７次；分布式集群的个体无人机节

图 １５　三种控制方式的集群离散度变化曲线

Ｆｉｇ．１５　Ｖａｒｉａｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｓｗａｒｍｓｄｉｓｐｅｒｓｉｏｎｉｎ

ｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ

图 １６　三种控制方式集群通信次数变化曲线

Ｆｉｇ．１６　Ｓｗａｒｍｓｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙｖａｒｉａｔｉｏｎ

ｃｕｒｖｅｓｏｆｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ

图 １７　三种控制方式单节点最大通信次数

Ｆｉｇ．１７　Ｍａｘｉｍｕｍｎｕｍｂｅｒｏｆｓｉｎｇｌｅｎｏｄｅｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ

ｉｎｔｈｒｅｅｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ

点最大通信次数为１０次。由此可知，混合式控制
既避免了中心长机节点通信的过载，又降低了个

体无人机这一集群主体的通信消耗，从而使集群

整体通信次数降低。

５　结 束 语

本文针对无人机集群控制问题，通过结合集

中式与分布式 ２种控制方式，提出基于 Ａｇｅｎｔ与
无胞自动机（ＣＡ）的集群混合式控制。首先，分析
了 Ａｇｅｎｔ与 ＣＡ结合的可能性与优势性。其次，通
过分析无人机集群作战流程，从体系结构层面构

建了无人机集群控制体系框架，将集群分为中心

长机、小组长机、个体无人机，并设计相关通信拓

扑结构及集群控制规则。在此基础上，结合Ａｇｅｎｔ
与 ＣＡ特性，设计了基于 Ａｇｅｎｔ与 ＣＡ的集群混合
式控制模型，ＣＡ实现集群个体基本的聚合、分
离、速度一致规则，Ａｇｅｎｔ模型实现分层交互规则。
最后，以集群编队集结与保持任务为背景，对分布

式、集中式与混合式３种控制进行仿真对比，验证
了本文混合式集群控制方法的有效性。

然而本文中集群的飞行环境为理想状态，未

考虑外界干扰对集群的影响作用，因此下一步需

要考虑设计在复杂环境下混合式控制集群的抗扰

优化算法。同时本文只针对典型的编队集结与保

持任务下的集群控制策略进行了验证，而对于其

他场景下的集群混合式控制策略建模、仿真可作

为后续研究的突破点。

参考文献 （Ｒｅｆｅｒｅｎｃｅｓ）

［１］ＤＵＡＮＨＢ，ＹＡＮＧＱ，ＤＥＮＧＹＭ，ｅｔａｌ．Ｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｓｙｓ

ｔｅｍｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｔａｒｇｅｔａｌｌｏｃａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｗｏｌｆｂｅｈａｖｉｏｒｓ［Ｊ］．

ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，２０１９，６２（１）：２０５２０７．

［２］ＦＡＥＬＤＥＮＧＥＵ，ＶＩＣＥＲＲＡＲＲＰ，ＧＡＮＬＬＡ，ｅｔａｌ．Ｉｍｐｌｅ

ｍｅｎｔａｔｉｏｎｏｆｓｗａｒｍｓｏｃｉａｌｆｏｒａｇｉｎｇｂｅｈａｖｉｏｒｉｎｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌ

ｖｅｈｉｃｌｅ（ＵＡＶ）ｑｕａｄｒｏｔｏｒｓｗａｒｍ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｄｖａｎｃｅｄ

ＣｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｃｅａｎｄＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＩｎｆｏｒｍａｔｉｃｓ，２０１８，２１

（２）：１９７２０４．

［３］郑繁繁，张立冬，赵浦媛，等．启发式无人机蜂群自组网协

议及仿真［Ｊ］．指挥与控制学报，２０２０，６（１）：５０５９．

ＺＨＥＮＧＦＦ，ＺＨＡＮＧＬＤ，ＺＨＡＯＰＹ，ｅｔａｌ．Ｔｈｅｐｒｏｔｏｃｏｌａｎｄ

ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｏｆｓｗａｒｍｓｅｌｆｏｒｇａｎｉｚｉｎｇｎｅｔｗｏｒｋｆｏｒｈｅｕｒｉｓｔｉｃＵＡＶ

［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＣｏｍｍａｎｄａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０２０，６（１）：５０５９（ｉｎ

Ｃｈｉｎｅｓｅ）．

［４］王祥科，刘志宏，丛一睿，等．小型固定翼无人机集群综述

和未来发展［Ｊ］．航空学报，２０２０，４１（４）：２０４５．

ＷＡＮＧＸＫ，ＬＩＵＺＨ，ＣＯＮＧＹＲ，ｅｔａｌ．Ｍｉｎｉａｔｕｒｅｆｉｘｅｄｗｉｎｇ

ＵＡＶｓｗａｒｍｓ：Ｒｅｖｉｅｗａｎｄｏｕｔｌｏｏｋ［Ｊ］．ＡｃｔａＡｅｒｏｐｈｅｎｉｃａＳｉｎｉ

ｃａ，２０２０，４１（４）：２０４５（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［５］ＬＩＵＷ，ＧＡＯＺＪ．Ａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｆｌｏｃｋｉｎｇｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｙｆｏｒ
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ＵＡＶｇｒｏｕｐｓ［Ｊ］．ＣｏｍｐｕｔｅｒＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０２０，１５３：９５

１０１．　

［６］ＦＵＸＷ，ＰＡＮＪ，ＷＡＮＧＨＸ，ｅｔａｌ．Ａｆｏｒｍａｔｉｏｎｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅ

ａｎｄｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｏｆＵＡＶｓｗａｒｍｂａｓｅｄｏｎｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ

ｃｏｎｔｒｏｌ［Ｊ］．ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，１０４：

１０５９８１．　

［７］ＬＩＵＨ，ＭＥＮＧＱＹ，ＰＥＮＧＦＣ，ｅｔａｌ．Ｈｅｔｅｒｏｇｅｎｅｏｕｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ

ｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｐｌｅＵＡＶｓｗｉｔｈｌｉｍｉｔｅｄｉｎｐｕｔｌｅａｄｅｒｖｉａｒｅｉｎ

ｆｏｒｃｅｍｅｎｔｌｅａｒｎｉｎｇ［Ｊ］．Ｎｅｕｒｏｃｏｍｐｕｔｉｎｇ，２０２０，４１２：６３７１．

［８］ＲＯＬＤＡＯＶ，ＣＵＮＨＡＲ，ＣＡＢＥＣＩＮＨＡＳＤ，ｅｔａｌ．Ａｌｅａｄｅｒｆｏｌ

ｌｏｗｉｎｇｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｇｅｎｅｒａｔｏｒｗｉｔｈａｐｐｌｉｃａｔｉｏｎｔｏｑｕａｄｒｏｔｏｒｆｏｒｍａ

ｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．ＲｏｂｏｔｉｃｓａｎｄＡｕｔｏｎｏｍｏｕｓＳｙｓｔｅｍｓ，２０１４，６２

（１０）：１５９７１６０９．

［９］ＷＩＬＳＯＮＤＢ，ＧＯＫＴＯＧＡＮＡＨ，ＳＵＫＫＡＲＩＥＨＳ．Ｖｉｓｉｏｎａｉｄｅｄ

ｇｕｉｄａｎｃｅａｎｄｎａｖｉｇａｔｉｏｎｆｏｒｃｌｏｓｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｌｉｇｈｔ［Ｊ］．Ｊｏｕｒｎａｌｏｆ

ＦｉｅｌｄＲｏｂｏｔｉｃｓ，２０１６，３３（５）：６６１６８６．

［１０］ＨＵＯＭＺ，ＤＵＡＮＨＢ，ＹＡＮＧＱ，ｅｔａｌ．Ｌｉｖｅｆｌｙｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａ

ｔｉｏｎｆｏｒｐｉｇｅｏｎｉｎｓｐｉｒｅｄｏｂｓｔａｃｌｅａｖｏｉｄａｎｃｅｏｆｑｕａｄｒｏｔｏｒｕｎ

ｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉ

ｅｎｃｅｓ，２０１９，６２（５）：０５２２０１．

［１１］霍梦真，魏晨，于月平，等．基于鸽群智能行为的大规模无人

机集群聚类优化算法［Ｊ］．中国科学：技术科学，２０２０，５０

（４）：４７５４８２．

ＨＵＯＭＺ，ＷＥＩＣ，ＹＵＹＰ，ｅｔａｌ．ＡｌａｒｇｅｓｃａｌｅＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｂａｓｅｄｏｎｐｉｇｅｏｎｓｗａｒｍｉｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔｂｅｈａｖ

ｉｏｒ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｔｉａＳｉｎｉｃａ：ＴｅｃｈｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０２０，５０（４）：４７５

４８２（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１２］杨之元，段海滨，范彦铭．基于莱维飞行鸽群优化的仿雁群

无人机编队控制器设计［Ｊ］．中国科学：技术科学，２０１８，４８

（２）：１６１１６９．

ＹＡＮＧＺＹ，ＤＵＡＮＨＢ，ＦＡＮＹＭ．Ｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｌｅｒｄｅｓｉｇｎ

ｂａｓｅｄｏｎｌｅｖｉｆｌｉｇｈｔｐｉｇｅｏｎｓｗａｒｍｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｔｉａＳｉｎ

ｉｃａ：ＴｅｃｈｎｉｃａｌＳｃｉｅｎｃｅ，２０１８，４８（２）：１６１１６９（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１３］ＱＩＵＨＸ，ＷＥＩＣ，ＤＯＵＲ，ｅｔａｌ．Ｆｕｌｌｙａｕｔｏｎｏｍｏｕｓｆｌｙｉｎｇ：Ｆｒｏｍ

ｃｏｌｌｅｃｔｉｖｅｍｏｔｉｏｎｉｎｂｉｒｄｆｌｏｃｋｓｔｏｕｎｍａｎｎｅｄａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅａｕ

ｔｏｎｏｍｏｕｓｓｗａｒｍｓ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅＣｈｉｎａＩｎｆｏｒｍａｔｉｏｎＳｃｉｅｎｃｅｓ，

２０１５，５８（１２）：２１１２１３．

［１４］ＪＩＡＸ，ＨＵＬＨ，ＦＥＮＧＦＪ，ｅｔａｌ．ＲｏｂｕｓｔＨ∞ ｃｏｎｓｅｎｓｕｓｃｏｎｔｒｏｌ

ｆｏｒｌｉｎｅａｒｄｉｓｃｒｅｔｅｔｉｍｅｓｗａｒｍｓｙｓｔｅｍｓｗｉｔｈｐａｒａｍｅｔｅｒｕｎｃｅｒｔａｉｎ

ｔｉｅｓａｎｄｔｉｍｅｖａｒｙｉｎｇｄｅｌａｙｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒｎａｌｏｆＡｅｒｏ

ｓｐａｃｅＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ，２０１９，２０１９：１１６．

［１５］ＺＨＥＮＺＹ，ＴＡＯＧ，ＸＵＹ，ｅｔａｌ．Ｍｕｌｔｉｖａｒｉａｂｌｅａｄａｐｔｉｖｅｃｏｎｔｒｏｌ

ｂａｓｅｄｃｏｎｓｅｎｓｕｓｆｌｉｇｈｔｃｏｎｔｒｏｌｓｙｓｔｅｍｆｏｒＵＡＶｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ［Ｊ］．

ＡｅｒｏｓｐａｃｅＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０１９，９３：１０５３３６．

［１６］闫党辉，章卫国，陈航，等．具有时延和干扰约束的多无人

机滑模一致性编队控制研究［Ｊ］．西北工业大学学报，

２０２０，３８（２）：４２０４２６．

ＹＡＮＤＨ，ＺＨＡＮＧＷ Ｇ，ＣＨＥＮＨ，ｅｔａｌ．Ｒｅｓｅａｒｃｈｏｎｓｌｉｄｉｎｇ

ｍｏｄｅｃｏｎｓｉｓｔｅｎｔｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉｕａｖｗｉｔｈｄｅｌａｙａｎｄ

ｉｎｔｅｒｆｅｒｅｎｃｅｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＮｏｒｔｈｗｅｓｔＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆ

Ｔｅｃｈｎｏｌｏｇｙ，２０２０，３８（２）：４２０４２６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［１７］ＤＥＮＮＵＮＺＩＯＡ，ＦＯＲＭＥＮＴＩＥ，ＧＲＩＮＢＥＲＧＤ，ｅｔａｌ．Ｄｙｎａｍｉ

ｃａｌｂｅｈａｖｉｏｒｏｆａｄｄｉｔｉｖｅｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａｏｖｅｒｆｉｎｉｔｅａｂｅｌｉａｎ

ｇｒｏｕｐｓ［Ｊ］．ＴｈｅｏｒｅｔｉｃａｌＣｏｍｐｕｔｅｒＳｃｉｅｎｃｅ，２０２０，８４３：４５５６．

［１８］ＪＥＴＴＯＫ，ＴＡＨＩＲＩＺ，ＢＥＮＹＯＵＳＳＥＦＡ，ｅｔａｌ．Ｃｏｇｎｉｔｉｖｅａｎｔｉｃｉ

ｐａｔｉｏｎｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａｍｏｄｅｌ：Ａｎａｔｔｅｍｐｔｔｏｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｔｈｅ

ｒｅｌａｔｉｏｎｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｔｒａｆｆｉｃｓｔａｔｅｓａｎｄｒｅａｒｅｎｄｃｏｌｌｉｓｉｏｎｓ［Ｊ］．

ＡｃｃｉｄｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄＰｒｅｖｅｎｔｉｏｎ，２０２０，１４２：１０５５０７．

［１９］ＺＨＡＮＧＳＬ，ＳＨＥＮＹＦ，ＺＨＡＯＺＹ．Ｄｅｓｉｇｎａｎｄｉｍｐｌｅｍｅｎｔａ

ｔｉｏｎｏｆａｔｈｒｅｅｌａｎｅＣＡｔｒａｆｆｉｃｆｌｏｗｍｏｄｅｌｏｎｔｅｒｎａｒｙｏｐｔｉｃａｌ

ｃｏｍｐｕｔｅｒ［Ｊ］．ＯｐｔｉｃｓＣｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｓ，２０２０，４７０：１２５７５０．

［２０］ＮＡＪＭＡＡ，ＩＢＲＡＨＥＥＭＩＫ，ＡＺＡＲＡＴ，ｅｔａｌ．Ｇｅｎｅｔｉｃｏｐｔｉｍｉ

ｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄｃｏｎｓｅｎｓｕｓｃｏｎｔｒｏｌｏｆｍｕｌｔｉａｇｅｎｔ６ＤｏＦＵＡＶｓｙｓ

ｔｅｍ［Ｊ］．Ｓｅｎｓｏｒｓ，２０２０，２０（１２）：３５７６．

［２１］ＷＵＧＦ，ＷＡＮＫＦ，ＧＡＯＸＧ，ｅｔａｌ．Ｐｌａｃｅｍｅｎｔｏｆｕｎｍａｎｎｅｄ

ａｅｒｉａｌｖｅｈｉｃｌｅｓａｓｃｏｍｍｕｎｉｃａｔｉｏｎｒｅｌａｙｓｉｎｔｗｏｔｉｅｒｅｄｍｕｌｔｉ

ａｇｅｎｔｓｙｓｔｅｍ：Ｃｌｕｓｔｅｒｉｎｇｂａｓｅｄｍｅｔｈｏｄｓ［Ｊ］．ＪｏｕｒｎａｌｏｆＳｙｓｔｅｍｓ

ＥｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇａｎｄＥｌｅｃｔｒｏｎｉｃｓ，２０２０，３１（２）：２３１２４２．

［２２］ＨＵＡＮＧＳＮ，ＴＥＯＳＨＲ，ＬＩＵＷ Ｑ，ｅｔａｌ．Ａｇｅｎｔｍｏｄｅｌｆｏｒ

ｍｕｌｔｉＵＡＶｃｏｎｔｒｏｌｖｉａｐｒｏｔｏｃｏｌｄｅｓｉｇｎｓ［Ｊ］．ＩｎｔｅｒｎａｔｉｏｎａｌＪｏｕｒ

ｎａｌｏｆＩｎｔｅｌｌｉｇｅｎｔＣｏｍｐｕｔｉｎｇａｎｄＣｙｂｅｒｎｅｔｉｃｓ，２０１７，１０（４）：

４１２４２９．

［２３］张阳，王艳正，司光亚．集群式电子战无人机的 ＯＯＤＡ作战

环分析与建模［Ｊ］．火力与指挥控制，２０１８，４３（８）：３１３６．

ＺＨＡＮＧＹ，ＷＡＮＧＹＺ，ＳＩＧＹ．ＡｎａｌｙｓｉｓａｎｄｍｏｄｅｌｉｎｇｏｆＯＯ

ＤＡｃｉｒｃｌｅｏｆｅｌｅｃｔｒｏｎｉｃｗａｒｆａｒｅｇｒｏｕｐＵＡＶ［Ｊ］．ＦｉｒｅＣｏｎｔｒｏｌ＆

ＣｏｍｍａｎｄＣｏｎｔｒｏｌ，２０１８，４３（８）：３１３６（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２４］ＲＥＹＮＯＬＤＳＣＷ．Ｆｌｏｃｋｓ，ｈｅｒｄｓａｎｄｓｃｈｏｏｌｓ：Ａｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｂｅ

ｈａｖｉｏｒａｌｍｏｄｅｌ［Ｊ］．ＡＣＭ ＳＩＧＧＲＡＰＨ ＣｏｍｐｕｔｅｒＧｒａｐｈｉｃｓ，

１９８７，２１（４）：２５３４．

［２５］赵学军，董玉浩，袁修久，等．具有周期性双层优化结构的无

人机集群航路规划模型［Ｊ］．科技导报，２０１９，３７（１３）：

５３５８．

ＺＨＡＯＸＪ，ＤＯＮＧＹＨ，ＹＵＡＮＸＪ，ｅｔａｌ．ＵＡＶｃｌｕｓｔｅｒｒｏｕｔｅ

ｐｌａｎｎｉｎｇｍｏｄｅｌｗｉｔｈｐｅｒｉｏｄｉｃｄｏｕｂｌｅｌａｙｅｒｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｔｒｕｃ

ｔｕｒｅ［Ｊ］．ＳｃｉｅｎｃｅａｎｄＴｅｃｈｎｏｌｏｇｙＢｕｌｌｅｔｉｎ，２０１９，３７（１３）：５３

５８（ｉｎＣｈｉｎｅｓｅ）．

［２６］ＲＥＮＷ．Ｃｏｎｓｅｎｓｕｓｂａｓｅｄｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌｓｔｒａｔｅｇｉｅｓｆｏｒｍｕｌｔｉ

ｖｅｈｉｃｌｅｓｙｓｔｅｍｓ［Ｃ］∥２００６ＡｍｅｒｉｃａｎＣｏｎｔｒｏｌＣｏｎｆｅｒｅｎｃｅ．Ｐｉｓ

ｃａｔａｗａｙ：ＩＥＥＥＰｒｅｓｓ，２００６：１４１６．
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ＸＩＡＯＺｏｎｇｈａｏ１，ＺＨＡＮＧＰｅｎｇ２，，ＣＨＩＷｅｎｓｈｅｎｇ２，ＬＩＵＣｈａｎｇ３
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ｐｏｌｏｇｙａｎｄｓｗａｒｍｓｃｏｎｔｒｏｌｒｕｌｅｓａｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄ．Ｔｈｅｓｗａｒｍｓ’ｉｎｄｉｖｉｄｕａｌｓａｒｅｄｉｖｉｄｅｄｆｒｏｍｔｏｐｔｏｂｏｔｔｏｍｉｎｔｏ
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ｃｏｎｔｒｏｌｔｏｔｈｅｌｏｗｅｒｌｅｖｅｌ，ａｎｄｔｈｅｓａｍｅｌｅｖｅｌａｄｏｐｔｓｂｏｔｔｏｍｕｐｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄｃｏｎｔｒｏｌ．Ｏｎｔｈｉｓｂａｓｉｓ，ｕｓｉｎｇｔｈｅｈｉ
ｅｒａｒｃｈｙｏｆＡｇｅｎｔｍｏｄｅｌａｎｄｔｈｅｈｏｍｏｇｅｎｅｉｔｙｏｆｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａｍｏｄｅｌ，ａｓｗａｒｍｓｈｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｌｂａｓｅｄ
ｏｎＡｇｅｎｔａｎｄｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａｉｓｄｅｓｉｇｎｅｄｔｏｒｅａｌｉｚｅｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｃｏｍｂｉｎａｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｗｏｃｏｎｔｒｏｌｍｏｄｅｓ．Ｔｈｅ
ｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａｍｏｄｅｌｒｅａｌｉｚｅｓｔｈｅｂａｓｉｃｓｗａｒｍｓｒｕｌｅｓｏｆａｇｇｒｅｇａｔｉｏｎ，ｓｅｐａｒａｔｉｏｎａｎｄｕｎｉｆｏｒｍｓｐｅｅｄ，ａｎｄｔｈｅ
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ｇｒｏｕｎｄｏｆｆｏｒｍａｔｉｏｎａｓｓｅｍｂｌｙａｎｄｍａｉｎｔｅｎａｎｃｅｔａｓｋ，ｔｈｒｅｅｋｉｎｄｓｏｆｃｏｎｔｒｏｌ：ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｅｄ，ｃｅｎｔｒａｌｉｚｅｄａｎｄｈｙ
ｂｒｉｄ，ａｒｅｃｏｍｐａｒｅｄａｎｄｓｉｍｕｌａｔｅｄ．Ｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔｔｈｅｓｗａｒｍｓｂａｓｅｄｏｎｈｙｂｒｉｄｃｏｎｔｒｏｌｈａｖｅ
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ｗｈｉｃｈｖｅｒｉｆｉｅｓｔｈｅｅｆｆｅｃｔｉｖｅｎｅｓｓｏｆｔｈｅｈｙｂｒｉｄｓｗａｒｍｓｃｏｎｔｒｏｌｍｅｔｈｏｄ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ＵＡＶｓｗａｒｍｓ；ｈｙｂｒｉｄｓｔｒｕｃｔｕｒｅ；ｆｏｒｍａｔｉｏｎｃｏｎｔｒｏｌ；Ａｇｅｎｔｍｏｄｅｌ；ｃｅｌｌｕｌａｒａｕｔｏｍａｔａ

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２００８０４；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２００９０４；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２０１０２１１０：０６
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２０１０２０．１７２２．００２．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（６１７０３４２２，６１９０３３７８）
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基于学习的中段反导拦截时间和

拦截点预测方法

杨子成，鲜勇，李少朋，任乐亮，张大巧
（火箭军工程大学 作战保障学院，西安 ７１００２５）

　　摘　　　要：弹道导弹实时、准确地预测拦截弹的拦截点与拦截时间，是实现中段突防的
有效手段。针对弹道导弹中段突防中的拦截点坐标及拦截时间的预测问题，提出了一种基于

监督学习的在线预测方法。以拦截弹的主动段关机参数和关机时刻为输入量，建立拦截时间

和拦截点预测模型。在多层感知机神经网络的基础上构建有监督学习算法，通过攻防仿真获

取拦截弹的参数制作训练数据集，在线下完成网络训练。仿真结果表明：神经网络能够有效在

线预测拦截时间和拦截点坐标，预测结果的相对误差分别为０．１２４３％和０．１２８５％，拦截时间
预测结果误差的平均值为０．２２４０ｓ，拦截点预测结果距离误差平均值为 ２０１６．４８ｍ，均满足
精度要求。

关　键　词：中段突防；拦截点预测；拦截时间预测；监督学习；神经网络
中图分类号：Ｖ４１２．４；ＴＪ７６１．３
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３６００９

　　导弹防御系统的建立和发展，对弹道导弹的
生存能力产生了严重威胁。随着针对弹道导弹各

飞行分段的反导体系日益成熟，弹道导弹的作战

效能受到制约、突防难度大大增加。由于弹道导

弹与反导系统的攻防对抗是体系对抗，具有参与

要素多、系统建设昂贵、难以实弹对抗检验的特

点，针对攻防对抗进行仿真研究是研究武器系统

作战效能、论证作战方案的重要手段
［１］
。基于仿

真的中段突防研究也是近年来弹道导弹突防研究

的重点领域，已有相当多的研究成果。

地基拦截弹（ＧｒｏｕｎｄｂａｓｅｄＩｎｔｅｒｃｅｐｔｏｒ，ＧＢＩ）
是中段反导动能杀伤武器，用于拦截在大气层外

中段飞行的弹道导弹弹头，拦截实现方式采取直

接碰撞。ＧＢＩ由大气层外杀伤器（Ｅｘｏａｔｍｏｓｐｈｅｒｉｃ
ＫｉｌｌＶｅｈｉｃｌｅ，ＥＫＶ）和助推火箭 ２部分组成，目前

已经进行多次反导拦截试验。在２０１７年 ５月，美
国使用 ＧＢＩ进行了一次洲际导弹反导拦截试验，
从加利福尼亚范登堡空军基地发射的 ＧＢＩ拦截
弹准确拦截一枚从太平洋中部马绍尔群岛里根试

验场 起 飞 的 洲 际 弹 道 导 弹，反 导 试 验 取 得

成功
［２３］
。

ＧＢＩ拦截弹在主动段关机后，主要依靠惯性
自由飞行，在红外导引头发现目标后，引导 ＥＫＶ
对来袭弹头进行拦截。由于导引头的探测距离有

限，如果选择合适时机进行机动规避拦截区域，使

得地基雷达无法及时更新弹头运动信息来引导

ＧＢＩ进行中段修正，从而使 ＥＫＶ在关机前导引头
没有探测到来袭弹头，则成功实现了突防。因此，

在对拦截导弹进行威胁评估后，预测高威胁的拦

截弹与来袭洲际导弹的相遇时间和拦截位置，可
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为机动规避提供决策依据。

国内外已经有不少学者对预测拦截点（Ｐｒｅ
ｄｉｃｔｅｄＩｎｔｅｒｃｅｐｔＰｏｉｎｔ，ＰＩＰ）问题进行了相关研究。
ＰＩＰ问题求解对于拦截弹中制导以及中末制导交
接班成功，进而准确命中目标有着重要的意义。

对于防空导弹、空空导弹等战术导弹，常采用基于

简化的运动模型建立拦截几何，使用解析方法求

解拦截点
［４］
；或者是加入导引通过迭代计算导弹

运动学弹道来预测拦截点
［５］
。拦截几何解析法

求解方便，但是误差较大；而迭代算法精度较高，

但计算周期较长
［６］
。

对于弹道导弹中段拦截的 ＰＩＰ问题，Ｚａｒｃｈ
ａｎ［７］提出了适用于采用脉冲方式机动的拦截弹
的基于 Ｌａｍｂｅｒｔ问题求解的 ＰＩＰ计算方法。由于
拦截弹在主动段的飞行状况比较复杂，采用 Ｌａｍ
ｂｅｒｔ数值解算求解 ＰＩＰ问题的方法仅适用于拦截
弹自由段飞行过程。针对 Ｌａｍｂｅｒｔ问题求解 ＰＩＰ
方法的缺陷，谢经纬和陈万春

［８］
提出蒙特卡罗仿

真建立拦截射表，进行插值来得到对应的 ＰＩＰ方
法。Ｓｏｎｇ等［９１１］

提出基于神经网络的导弹状态信

息与最佳制导指令映射关系，并建立独立的待飞

时间预测网络，将目标轨道简化为开普勒轨道，通

过预测得到的待飞时间得到 ＰＩＰ。
以上 ＰＩＰ问题求解都是立足于防御方角度，

求解 ＰＩＰ用于拦截弹诸元计算或中制导。本文求
解 ＰＩＰ用于弹道导弹对拦截弹的机动规避，从进
攻方可获取的拦截弹信息入手，建立 ＰＩＰ预测模
型。此外，为便于弹载计算机实现在线解算，求解

ＰＩＰ的方法计算量不应过大。神经网络在模式识
别、预测评估、图像等领域已经广泛运用，在解决

非线性问题方面也具有明显的优势。另外，神经

网络可以在线下对数据集进行学习，训练好的

网络结构可以实现在线上实时输出结果。因

此，本文采用基于神经网络的监督学习算法，在

线下通过攻防仿真得到大量样本作为神经网络

训练的数据集，通过对仿真数据集学习，根据拦

截弹的状态信息线上求解拦截时间与拦截点的

坐标信息。

１　导弹中段攻防模型
１．１　中段攻防对抗系统组成

中段拦截对抗示意图如图１所示。中段攻防
模型主要包括弹道导弹飞行仿真模块、ＧＢＩ飞行
仿真模块、指挥控制模块和预警探测模块

［１２］
。本

文研究主要涉及弹道导弹飞行仿真模块、ＧＢＩ飞
行仿真模块。

图 １　中段拦截对抗示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｍｉｄｃｏｕｒｓｅｉｎｔｅｒｃｅｐｔｉｏｎ

ａｎｄｃｏｎｆｒｏｎｔａｔｉｏｎ

１）弹道导弹飞行仿真模型
弹道导弹中段飞行时，主要受地球引力、科氏

惯性力和牵连惯性力。动力学方程为

Ｖ
·

ｉ ＝ｇｉ＋Ｖ
·

ｅｉ＋Ｖ
·

ｃｉ （１）

式中：ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ；ｇｉ、Ｖ
·

ｅｉ、Ｖ
·

ｃｉ分别为导弹所受地球引

力加速度、牵连惯性力加速度、科氏惯性力加速度

在发射坐标系中的分量；Ｖ
·

ｉ为导弹在发射坐标系

中的外力矢量和的加速度分量。

２）ＧＢＩ飞行仿真模型
在不同飞行状态，受力模型也有所不同，根据

状态区分如下：

①主动段（大气层内）

ｍＶ
·

ｉ ＝Ｐｉ＋Ｒｉ＋Ｇｉ＋Ｆｅｉ＋Ｆｃｉ （２）
②主动段（大气层外）

ｍＶ
·

ｉ ＝Ｐｉ＋Ｇｉ＋Ｆｅｉ＋Ｆｃｉ （３）
③被动段

ｍＶ
·

ｉ ＝Ｇｉ＋Ｆｅｉ＋Ｆｃｉ （４）
式中：ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ；Ｐｉ、Ｒｉ、Ｇｉ、Ｆｅｉ、Ｆｃｉ分别为导弹所
受推力、空气动力、地球引力、牵连惯性力、科氏

惯性力在发射坐标系中的分量；ｍ为导弹当前
质量。

３）红外预警卫星探测模型
采用红外预警卫星对处于主动段的导弹进行

探测跟踪，获取到的导弹的状态信息存在一定的

误差。根据红外预警卫星的探测精度，建立误差

模型来模拟卫星探测过程中存在的误差。

采用正态分布生成随机探测误差，误差服从

Ｎ（０，σ）。因此，误差模型为
Ｘｉｅｒｒｏｒ～Ｎ（０，σＸ）

Ｖｉｅｒｒｏｒ～Ｎ（０，σＶ
{

）
（５）

式中：ｉ＝ｘ，ｙ，ｚ；σＸ、σＶ分别为位置、速度探测误

差的标准差；Ｘｉｅｒｒｏｒ、Ｖ
ｉ
ｅｒｒｏｒ分别为位置探测误差、速

度探测误差。
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１．２　中段拦截系统作战流程
根据公开资料分析，中段拦截系统的工作流

程如下：

１）弹道导弹点火起飞后，防御方先通过高轨
红外预警卫星识别导弹尾焰的红外信号，低轨红

外预警卫星对导弹进行跟踪，并发出导弹来袭预

警信息。

２）红外预警卫星将信号传输至负责信息处
理的地面站和指控中心，指控中心对数据进行

处理并确定来袭导弹大致飞行方向和攻击目

标，从而对来袭导弹进行目标识别并进行威胁

评估。

３）来袭导弹释放弹头并抛撒诱饵，在来袭弹
头进入前置部署雷达的探测范围后，预警雷达跟

踪、探测弹头的位置、速度等信息，并将获取的信

息传输给陆基精密雷达，并由陆基精密雷达对弹

头进行跟踪，获取更精确的信息。

４）指控中心进行诸元计算，制定火力分配方
案，并将任务指令下发至火力单元；火力单元在接

收到发射指令后发射 ＧＢＩ进行拦截。
５）ＧＢＩ助推火箭关机后释放 ＥＫＶ，指控中心

根据陆基精密雷达获取的来袭弹头的信息，发出

中制导指令，修正飞行弹道。

６）海基 Ｘ波段雷达（ＳｅａｂａｓｅｄＸｂａｎｄｒａ
ｄａｒ，ＳＢＸ）发现来袭弹头及诱饵，并尝试从诱饵中
识别区分出弹头。

７）在红外导引头捕获到来袭弹头后，ＥＫＶ
在自身携带的红外导引头引导和姿轨控发动机控

制下，对来袭弹头进行直接碰撞杀伤。

８）指控中心根据陆基跟踪雷达探测的信息
和 ＥＫＶ发回的信息进行综合研判，确定拦截是否
成功，并决定是否展开后续拦截。

２　拦截时间及拦截点预测模型

２．１　预测模型输入参数分析
对中段拦截系统的作战流程进行分析，由于

ＥＫＶ需要在红外导引头的引导和姿轨控发动机
推力作用下摧毁目标。如果可以在 ＧＢＩ主动段
关机后，准确预测拦截时间和拦截点，为提前规划

弹道进行机动提供决策依据，避开 ＥＫＶ红外导引
头的探测范围或姿轨控发动机的最大可机动范

围，从而实现突防。

为了获取预测拦截时间和预测拦截点所需的

ＧＢＩ信息，需要进攻方的探测设备对 ＧＢＩ实施探

测、跟踪，获取位置、速度等信息。本文考虑采用

红外预警卫星，在 ＧＢＩ发射后识别 ＧＢＩ助推火箭
尾焰的红外信号，并对 ＧＢＩ跟踪、识别。

为使建立的模型能够准确地预测拦截时间和

拦截点坐标，需要分析预测模型所需要的输入参

数。由于拦截时间和拦截点是弹道导弹和 ＧＢＩ
双方运动产生的结果，输入参数必须包含攻防双

方的信息。

进攻方通过红外预警卫星获取的 ＧＢＩ信息
仅有 ＧＢＩ在主动段飞行的位置、速度和点火时
刻、主动段关机时刻。根据式（４），ＧＢＩ在主动段
关机后，飞行弹道模型相对简单，因此采用 ＧＢＩ
在主动段的关机时刻的位置、速度及关机时刻作

为输入参数。

因为在实际中，进攻方实际上只知道己方弹

道导弹的相关坐标系，所以作为输入参数的 ＧＢＩ
的位置、速度都应在弹道导弹的相关坐标系下描

述。此外，ＧＢＩ的位置、速度在弹道导弹相关坐标
系下描述，能够体现弹道导弹与 ＧＢＩ之间的相对
关系。

经分析，ＧＢＩ的位置、速度采用在弹道导弹发
射系下的坐标值描述。ＧＢＩ主动段的关机时刻也
采用相对于弹道导弹发射时刻的时间来描述。

２．２　拦截时间预测模型
拦截时间预测模型如图２所示。该模型输入

参数为：ＧＢＩ主动段关机时刻位置 ｘｓ、ｙｓ、ｚｓ，速度
ｖｘｓ、ｖｙｓ、ｖｚｓ（弹道导弹发射系下），关机时刻 ｔｓ（相对
于弹道导弹发射时刻），共 ７个参数；模型的输出
值为拦截时刻 ｔｐ，是７输入１输出模型。

图 ２　拦截时间预测模型示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

２．３　拦截点预测模型
拦截点预测模型如图３所示。该模型输入参

数为：ＧＢＩ主动段关机点位置 ｘｓ、ｙｓ、ｚｓ，速度 ｖｘｓ、
ｖｙｓ、ｖｚｓ（弹道导弹发射系下），关机时刻 ｔｓ（相对于
弹道导弹发射时刻），共 ７个参数；模型的输出值
为拦截点坐标 ｘｐ、ｙｐ、ｚｐ共 ３个参数，是 ７输入 ３
输出模型。
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图 ３　拦截点预测模型示意图

Ｆｉｇ．３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｍｏｄｅｌ

３　基于神经网络的监督学习

监督学习、无监督学习等基于数据驱动的学

习算法是人工智能、机器学习领域的重要算法。

无监督学习与有监督学习都依赖于数据集，数据

集是影响算法学习效果的重要影响因素，而两者

的区别在于监督学习采用的数据集的样本有具体

的标签。

神经网络是一种典型的基于数据驱动进行学

习的人工智能算法
［１３１４］

。本文采用基于神经网

络的监督学习算法从数据中学习经验，通过中段

攻防对抗仿真制作数据集，并以神经网络的训练

方式实现数据驱动下的监督学习，从而实现在线

预测。

网络结构采用多层感知器（ＭｕｌｔｉｌａｙｅｒＰｅｒｃｅｐ
ｔｒｏｎ，ＭＬＰ），ＭＬＰ包括输入层、隐藏层和输出
层
［１５］
。其中，隐藏层包括多个全连接层（Ｆｕｌｌ

ｃｏｎｎｅｃｔｅｄｌａｙｅｒ，ＦＣ）和激活函数。
３．１　拦截时间预测网络

拦截时间预测模型输入为（ｘｓ，ｙｓ，ｚｓ，ｖｘｓ，ｖｙｓ，

ｖｚｓ，ｔｓ），输出为 ｔｐ。因此，预测网络的输入层节点
数为７，输出层节点数为１。

如果隐藏层中只有全连接层，那么整个网络

仍然是线性网络，这会使得网络难以解决非线性

的问题
［１６］
，为了提高网络对非线性问题的拟合能

力，在隐藏层中引入激活函数。

常用的激活函数包括 ｓｉｇｍｏｉｄ函数、双曲正切
函数 ｔａｎｈ和线性整流函数（ＲｅｃｔｉｆｉｅｄＬｉｎｅａｒＵｎｉｔ，
ＲｅＬＵ）。

相比于 ｓｉｇｍｏｉｄ激活函数和 ｔａｎｈ激活函数，
ＲｅＬＵ激活函数的优点有：加速随机梯度下降法
的收敛速度，且计算方法更加简单，只需要一个阈

值过滤就可以得到结果，而不需要进行复杂的

运算。

线性整流函数 ＲｅＬＵ的计算方法为
ａ（ｚ）＝ｍａｘ｛０，ｚ｝ （６）

拦截时间预测网络结构如图 ４所示，网络结
构参数如表１所示。

网络采用５层隐藏层，隐藏层激活函数采用
线性整流函数。

图 ４　拦截时间预测网络结构

Ｆｉｇ．４　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

表 １　拦截时间预测网络结构

Ｔａｂｌｅ１　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

层名称 网络结构

输入层 ７

全连接层１ Ｉ：７Ｏ：３０

激活函数１ ＲｅＬＵ

全连接层２ Ｉ：３０Ｏ：５０

激活函数２ ＲｅＬＵ

全连接层３ Ｉ：５０Ｏ：５０

激活函数３ ＲｅＬＵ

全连接层４ Ｉ：５０Ｏ：３０

激活函数４ ＲｅＬＵ

全连接层５ Ｉ：３０Ｏ：１

输出层 １

３．２　拦截点预测网络
拦截点预测模型输入为（ｘｓ，ｙｓ，ｚｓ，ｖｘｓ，ｖｙｓ，ｖｚｓ，

ｔｓ），输出为（ｘｐ，ｙｐ，ｚｐ）。因此，预测网络的输入层
节点数为７，输出层节点数为３。

拦截点预测网络结构如图 ５所示，网络结构
参数如表２所示。

图 ５　拦截点预测网络结构

Ｆｉｇ．５　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ
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表 ２　拦截点预测网络结构

Ｔａｂｌｅ２　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｓｔｒｕｃｔｕｒｅ

层名称 网络结构

输入层 ７

全连接层１ Ｉ：７Ｏ：６４

激活函数１ ＲｅＬＵ

全连接层２ Ｉ：６４Ｏ：１２８

激活函数２ ＲｅＬＵ

全连接层３ Ｉ：１２８Ｏ：６４

激活函数３ ＲｅＬＵ

全连接层４ Ｉ：６４Ｏ：２０

激活函数４ ＲｅＬＵ

全连接层５ Ｉ：２０Ｏ：１

输出层 ３

　　网络采用５层隐藏层，隐藏层激活函数采用
线性整流函数。

３．３　训练样本准备
监督学习依赖于数据集，本文采用中段攻防

仿真系统进行红蓝攻防对抗仿真，将仿真数据作

为训练样本，并将大量仿真得到的样本构成数

据集。

采用某型洲际弹道导弹作为进攻导弹，发射

点为确定点，目标点在经度（ｘ－５°，ｘ＋５°）、纬度
（ｙ－５°，ｙ＋５°）范围内采用均匀分布随机生成，
ｘ、ｙ分别为西经经度值和北纬纬度值。每一个目
标点对应一条标准弹道，共随机生成１０万条标准
弹道，对每条弹道分别进行攻防仿真。记录 ＧＢＩ
拦截弹相对于弹道导弹坐标系的关机点参数和关

机时间，作为训练样本的输入量；将拦截时间和拦

截点坐标作为训练样本的标签。得到共计 １０万
个样本，并对样本进行数据预处理，选择 ７０％的
样本组成训练集，另外３０％的样本作为测试集。

数据预处理主要是对数据进行归一化处理，

将数据映射到［０，１］之间的范围。由于发射系位
置坐标值在 １０６数量级，速度坐标值在 １０３数量
级，不进行归一化处理对损失函数计算、梯度下降

非常不利，从而影响神经网络的训练效果。

归一化处理公式如下：

ｘｎｏｒｍｌｉｚａｔｉｏｎ ＝
ｘ－ｘｍｉｎ
ｘｍａｘ－ｘｍｉｎ

（７）

式中：ｘ为样本值；ｘｍｉｎ为样本值最小值；ｘｍａｘ为样
本值最大值；ｘｎｏｒｍｌｉｚａｔｉｏｎ为归一化后的样本值。
３．４　神经网络训练

在网络结构确定后，还需要确定损失函数和

优化器，对网络进行训练。损失函数表示预测值

与标签值之间的误差大小
［１７］
，优化器是求解损失

函数最小值的优化算法。

１）损失函数选择
本文采用均方误差（ＭｅａｎＳｑｕａｒｅＥｒｒｏｒ，ＭＳＥ）

作为损失函数，用来判断预测值与真实值之间的

误差：

ＭＳＥ＝１
Ｍ∑

Ｍ

ｉ＝１
（^ｙｉ－ｙｉ）

２
（８）

式中：Ｍ为神经网络输出维度；^ｙｉ为预测值；ｙｉ为
真实值。

２）优化器选择
在神经网络训练中的优化算法称为优化器，

一般是在梯度下降法的基础上改进而来。常见的

优化器包括随机梯度下降（ＳＧＤ）、ＡｄａＧｒａｄ、ＲＭ
ＳＰｒｏｐ、Ａｄａｍ等。本文选择 Ａｄａｍ作为优化器，相
比经典的优化器存在收敛速度慢、学习率固定的

问题，Ａｄａｍ具有自适应调整学习率、对网络参数
的鲁棒性强的特点

［１８］
。

网络参数 θ的优化算法如下［１９］
：

ｓｉ＝０，ｔｉ＝０　　ｉ＝０
当 ｉ＞０时：

ｓｉ＝ρ１ｓｉ－１－（１－ρ１）ｇ

ｔｉ＝ρ２ｔｉ－１－（１－ρ２）ｇ
{ ２

（９）

式中：ｓ、ｔ分别为一阶矩、二阶矩估计值；ρ１、ρ２为
矩估计的指数衰减速率，取值范围在区间［０，１）
内；ｇ为关于网络参数 θ的梯度。

对式（９）得到的结果进行修正：

ｓ^ｉ ＝
ｓｉ

１－ρｉ１

ｔ^ｉ ＝
ｔｉ

１－ρｉ










２

（１０）

计算网络参数更新值：

Δθ＝－ε
ｓ^ｉ
ｓ^槡ｉ＋δ

（１１）

式中：δ为用于保持数值稳定的极小常量；ε为学
习率。

更新网络参数 θ：

θｉ ＝Δθ＋θｉ－１ （１２）
采用上述方法对预测网络进行训练，当损失

函数低于阈值后完成训练，其他训练参数如表 ３
所示。

表 ３　预测网络训练参数

Ｔａｂｌｅ３　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇｐａｒａｍｅｔｅｒｓ

训练参数
拦截时间

预测网络

拦截点

预测网络

批尺寸　 １ １００

学习率　 ０．０００１ ０．０００１

训练周期 ９４ ５４
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　　拦截时间与拦截点预测流程如图 ６所示。
图７、图８分别为拦截时间预测网络、拦截点预测
网络的训练过程。

图 ６　拦截时间与拦截点预测流程

Ｆｉｇ．６　Ｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅａｎｄ

ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ

图 ７　拦截时间预测网络训练过程

Ｆｉｇ．７　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋｔｒａｉｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

图 ８　拦截点预测网络训练过程

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｎｅｔｗｏｒｋ

ｔｒａｉｎｉｎｇｐｒｏｃｅｓｓ

４　仿真结果及分析
预测网络训练好后，还需要对网络的效果进

行验证。将测试集的输入量输入训练好的网络的

权重矩阵中，将网络输出的结果与原测试集中的

输出值进行比较，从而验证预测网络的有效性。

４．１　拦截时间预测网络验证结果
将网络模型输出预测的结果与原测试集中的

拦截时间进行比较，得到拦截时间预测误差如

表４所示。
表 ４　拦截时间预测误差

Ｔａｂｌｅ４　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅ

误差类型 平均值／ｓ 最大值（绝对值） 标准差／ｓ

相对误差 ０．１２４３％
误差　　 ０．２２４０ １．４６７５ｓ ０．２８１１

　　图９为拦截时间预测网络预测值误差的统计
直方图，图 １０为部分样本预测值误差折线图，
图１１为拦截时间预测误差箱型图。

图 ９　拦截时间预测误差统计直方图

Ｆｉｇ．９　Ｈｉｓｔｏｇｒａｍｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

图 １０　拦截时间部分样本预测误差

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅｐａｒｔｉａｌｓａｍｐｌｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

图 １１　拦截时间预测误差箱型图

Ｆｉｇ．１１　Ｅｒｒｏｒｂｏｘｐｌｏｔｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｔｉｍｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ
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拦截时间预测值误差平均值为 ０．２２４０ｓ，最
大值为１．４６７５ｓ，神经网络得到的结果能够较准
确地预测 ＧＢＩ的拦截时刻，从而进一步得到 ＧＢＩ
的待飞时间，用于下一步的弹道导弹中段突防

规划。

４．２　拦截点坐标预测网络验证结果
将网络模型输出预测的结果与原测试集中的

拦截点坐标进行比较，得到拦截点坐标预测误差

如表５所示。
图１２～图１４为拦截点坐标预测网络各坐标

轴方向坐标值预测值误差的统计直方图，图 １５～
图１７为部分样本坐标值预测误差折线图，图 １８
为拦截点预测误差柱状图，图１９为拦截点预测坐
标轴误差箱型图。

拦截点的预测值在距离上的误差平均值为

２０１６．４８ｍ，误差最大值为９２５５．６４ｍ，由于 ＧＢＩ
表 ５　拦截点坐标预测误差

Ｔａｂｌｅ５　Ｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ’ｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓ

误差类型 平均值 最大值（绝对值） 标准差

相对误差／％ ０．１２８５

距离误差／ｍ ２０１６．４８ ９２５５．６４ １２２３．１４

Ｘ轴坐标误差／ｍ ３７９．４５ ３１５０．９１ ５３６．０５

Ｙ轴坐标误差／ｍ ５５２．４８ ８９２８．９８ ２１４６．４５

Ｚ轴坐标误差／ｍ ９４．６０ ２２９３．４６ ４５７．６９

图 １２　Ｘ轴方向拦截点坐标预测误差统计直方图

Ｆｉｇ．１２　ＨｉｓｔｏｇｒａｍｏｆＸａｘｉｓｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ’ｓ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

图 １３　Ｙ轴方向拦截点坐标预测误差统计直方图

Ｆｉｇ．１３　ＨｉｓｔｏｇｒａｍｏｆＹａｘｉｓｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ’ｓ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

图 １４　Ｚ轴方向拦截点坐标预测误差统计直方图

Ｆｉｇ．１４　ＨｉｓｔｏｇｒａｍｏｆＺａｘｉｓｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ’ｓ

ｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

图 １５　Ｘ轴方向拦截点坐标部分样本预测误差

Ｆｉｇ．１５　Ｘａｘｉｓｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ’ｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｐａｒｔｉａｌ

ｓａｍｐｌｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

图 １６　Ｙ轴方向拦截点坐标部分样本预测误差

Ｆｉｇ．１６　Ｙａｘｉｓｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ’ｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｐａｒｔｉａｌ

ｓａｍｐｌｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

图 １７　Ｚ轴方向拦截点坐标部分样本预测误差

Ｆｉｇ．１７　Ｚａｘｉｓｉｎｔｅｒｃｅｐｔｐｏｉｎｔ’ｓｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｐａｒｔｉａｌ

ｓａｍｐｌｅｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｅｒｒｏｒ

６６３２

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　第 １１期 杨子成，等：基于学习的中段反导拦截时间和拦截点预测方法

红外导引头的探测距离在 ２００ｋｍ左右［２０］
，远远

大于预测误差，预测误差对下一步突防规划带来

的影响较小，精度满足需要。

将包含误差的拦截弹主动段关机参数作为弹

道计算的初始状态，使用四阶龙格库塔法进行积

分，将脱靶量取得最小值时的拦截弹坐标作为积

分计算结果的拦截点。从图２０可以看出，预测网
络的预测结果对于存在误差的关机参数弹道计算

的结果在精度上具有一定的优势。

图 １８　各方向拦截点坐标预测误差柱状图

Ｆｉｇ．１８　Ｂａｒｃｈａｒｔｏｆｅｒｒｏｒｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔ

ｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｘｉｓ

图 １９　各方向拦截点坐标预测误差箱型图

Ｆｉｇ．１９　Ｅｒｒｏｒｂｏｘｐｌｏｔｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄｉｒｅｃｔｉｏｎｓｏｆｉｎｔｅｒｃｅｐｔ

ｐｏｉｎｔｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅａｘｉｓ

图 ２０　神经网络预测结果与弹道仿真结果的比较

Ｆｉｇ．２０　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｎｅｕｒａｌｎｅｔｗｏｒｋｐｒｅｄｉｃｔｉｏｎ

ｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｔｒａｊｅｃｔｏｒｙｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓ

５　结 束 语

本文主要研究了在中段突防过程中针对 ＧＢＩ
关机参数预测拦截时间和拦截点的问题。由于神

经网络具有强大的拟合非线性问题的特点，本文

采用基于神经网络的监督学习算法，实现从攻防

对抗仿真数据中获取预测拦截时间和拦截的能

力。首先，基于弹道导弹中段攻防对抗仿真得到

的结果，构建了训练数据集。然后，进行神经网络

的训练，并根据结果进行调整。最后，确定网络结

构和训练参数。

测试集的仿真验证表明，训练得到的网络能

够准确预测拦截时间和拦截位置，证明了预测方

法的有效性。实现了在洲际弹道导弹、ＧＢＩ拦截
弹发射点固定，洲际弹道导弹的目标点在一定的

作战区域范围内变化的作战想定下，根据进攻方

红外预警卫星探测数据对拦截时间、拦截点信息

进行在线预测。预测的拦截时间和拦截点可用于

下一步突防规划研究当中。
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轴向通流旋转盘腔流动换热稳态

实验与数值模拟

张泽群１，罗翔１，２，，曹楠１

（１．北京航空航天大学 能源与动力工程学院 航空发动机气动热力国家重点实验室，北京 １０００８３；

２．北京航空航天大学 先进航空发动机协同创新中心，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：通过开展稳态实验及数值模拟探究了轴向通流旋转盘腔的流动结构与换热
特性。通过改变流量系数、旋转雷诺数等参数，探究不同工况下旋转盘两侧及盘罩内侧壁面温

度和努塞尔数的径向分布规律。结果表明：在轮缘加热的状态下，旋转盘两侧温度径向分布均

呈凹函数形态，且旋转盘迎风面换热强度普遍高于背风面；后轴颈盘罩向两端旋转盘导热，其

壁面温度径向分布呈“中间高、两侧低”的状态；随着轴向流量系数的增大，盘腔内部气体对流

加剧，径向臂及涡对结构更加明显，旋转盘及轴颈表面换热效果增强；旋转盘腔内的流动换热

特性受强迫对流和类 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ对流２种机理的共同影响。
关　键　词：旋转盘腔；轴向通流；后轴颈盘罩；流动结构；换热特性
中图分类号：Ｖ２３１．１；ＴＫ１２４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３６９０９

　　当前，提高涡轮前温度是提升航空发动机综
合性能的主要途径之一。为使涡轮等热端部件能

够在愈发恶劣的环境下正常、持久地工作，需要从

压气机级间抽取冷气对其进行冷却。冷却气体用

量的增加可以提高冷却效果，但提高了主流损失，

对整机性能影响巨大；冷气由压气机级间进入盘

腔后会与压气机转盘和盘罩换热，形成复杂的流

动结构。因此，开展实验探究轴向通流旋转盘腔

内部的流动结构与换热特性，对合理设计空气系

统、提高发动机工作效率具有指导意义。

国内外学者对旋转盘腔的流动结构与换热特

性进行了大量的研究。在流动结构方面，Ｏｗｅｎ和
Ｐｉｎｃｏｍｂｅ［１］采用流场显示技术研究了罗斯比数和
间隙比对等温腔流动结构的影响，研究结果表明，

影响轴向通流的等温腔内流动结构的特征参数是

罗斯比数和盘腔的间隙比。Ｆａｒｔｈｉｎｇ等［２］
在旋转

盘腔实验中引入流动显示及激光多普勒（ＬＤＡ）
技术，揭示了不同加热方式下盘腔内的流动结构，

结果表明，在无加热情况下，盘腔内部环形涡的形

成与破裂主要受罗斯比数和间隙比的影响，而当

转盘加热时，轴向流通过径向臂渗透至转盘高半

径处，且盘面温度分布规律对盘腔内部流态有显

著影响。Ａｌｅｘｉｏｕ［３］通过实验研究了浮升力对于
轴向通流旋转盘腔内流动结构的影响，结果表明，

腔内的流动或由浮升力主导（自然对流），或由轴

向通流主导（强迫对流），或由两者共同影响（混

合对流）。Ｂｏｈｎ等［４］
对旋转盘腔进行了流场可视

化实验，得到了与 Ｆａｒｔｈｉｎｇ等［２］
实验结果相似的

盘腔内流动结构。田淑青等
［５７］
对轴向通流旋转

盘腔的数值模拟结果支持了 Ｆａｒｔｈｉｎｇ等［２］
对于盘

腔内流动结构的观察结果，结果表明，盘腔内部流

动稳定性主要受离心浮升力影响，哥氏力的存在
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会加剧流动不稳定性。随着数值模拟技术的发

展，大涡模拟技术越来越多地被应用到盘腔内部

流动结构的研究中。Ｐｉｔｚ等［８］
通过大涡模拟发现

盘腔边界层外流态为湍流，且层流轴向流的存在

对盘腔内湍流脉动结构有显著影响。

在换热特性方面，Ｆａｒｔｈｉｎｇ等［９］
进行了旋转

盘腔换热实验，揭示了不同加热条件下转盘表面

的换热特性，并给出了上下游盘对称加热、盘面温

度随半径增大而上升条件下的换热经验关系式。

Ｏｗｅｎ和 Ｐｏｗｅｌｌ［１０］、Ｏｗｅｎ和 Ｂｉｌｉｍｏｒｉａ［１１］对下游盘
加热时盘腔内的换热规律进行了研究，结果表明，

转盘表面的换热特性受到轴向雷诺数、旋转雷诺

数、葛拉晓夫数等因素的共同影响。Ｌｏｎｇ和
Ｔｕｃｋｅｒ［１２１３］对盘罩加热及转盘加热 ２种情况进行
了换热实验，结果表明，盘罩表面的换热特性受转

盘表面温度分布的影响较小，而罗斯比数是其主

要的影响因素，且转盘表面换热效果与是否对盘

罩进行加热并无明显关联。Ｏｗｅｎ和 Ｔａｎｇ［１４］给出
了轴向通流旋转盘腔内层流 Ｅｋｍａｎ层方程近似
解，结果表明，转盘表面努塞尔数分布与葛拉晓夫

数 Ｇｒ１／４呈正相关。徐国强等［１５］
对高位垂直进气

径向出流旋转盘腔进行了换热实验，得到了盘面

努塞尔数随径向位置、流量系数的变化规律。曹

楠等
［１６］
通过对等温轴向通流旋转盘腔进行流动

换热实验，给出了盘面局部努塞尔数和平均努塞

尔数与旋转雷诺数和流量系数的经验关系式。

特别地，在轴颈腔研究方面，Ａｌｅｘｉｏｕ等［１７］
通

过实验研究了带有轴向通流的轴颈腔内的换热特

性，结果表明，盘腔内的流动或由浮升力主导（自

然对流），或由轴向通流主导（强迫对流），且通轴

的旋转工况（通轴静止、通轴与盘腔同向／反向旋
转）也会对腔内的换热特性产生影响。

基于对以往研究的梳理与总结可以发现，针

对轴向通流旋转盘腔内的流动换热问题，国内外

诸多学者已经进行了大量富有成效的研究，但是

目前对于压气机中几何结构特殊的轴颈腔的研究

较少。本文在借鉴现有研究结果的基础上，对压

气机旋转盘腔结构开展稳态实验研究与数值模

拟，探究常规盘腔及轴颈腔内部流动结构与换热

特性。

１　实验装置及内容
本文实验在北京航空航天大学多功能旋转换

热实验台上进行。实验台结构如图１所示。实验
系统主要包括供气系统、动力系统、实验段及测量

系统。

图 １　实验系统示意图

Ｆｉｇ．１　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｓｙｓｔｅｍ

１．１　实验件结构及测点布置
实验件如图２所示，主要由旋转盘 Ａ、旋转盘

Ｂ、旋转盘 Ｃ、后轴颈盘罩、内轴与静止机匣等构
成。旋转盘的半径为 １８０ｍｍ，厚度为 ５ｍｍ。旋
转盘 Ａ与旋转盘 Ｂ的轴向间隙为 ４５ｍｍ，旋转盘
Ｂ与旋转盘 Ｃ的轴向间隙为 １０５ｍｍ。在旋转盘
Ｂ及后轴颈盘罩内侧壁面径向均布 ６个温度测
点，并在周向对称位置布置相同个数的温度测点。

旋转盘 Ｂ两侧测点径向位置分别为 ７２ｍｍ、
９２ｍｍ、１１２ｍｍ、１３２ｍｍ、１５２ｍｍ、１７２ｍｍ。后轴
颈盘罩内壁测 点 径 向 位 置 分 别 为 １３５ｍｍ、
１４６ｍｍ、１５７ｍｍ、１６８ｍｍ、１７９ｍｍ、１９０ｍｍ。

图 ２　实验件示意图

Ｆｉｇ．２　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｄｅｖｉｃｅ

１．２　动力及供气系统
实验采用 Ｚ４１３２３型直流电动机为动力源，

额定功率３０ｋＷ，额定转速３０００ｒ／ｍｉｎ，转速由可
控硅进行连续调节。电动机经由传动比为 １∶３的
Ｖ型皮带轮驱动旋转组件。

轴向流与加热流均由高压气源提供。高压气

源以稳定的功率压缩空气，其中一部分压缩气作

为轴向通流直接经入口段空心转轴通入旋转盘

０７３２
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腔，并由出口段空心转轴流出实验件；另一部分压

缩气经 ＦＤ０５０型气体加热器升温后，通过静止机
匣上的直通气孔进入转静腔加热轴颈外壁，并通

过导气软管经冷却后排放至大气。

１．３　测量及数据采集系统
实验中需要对轴向流流量、加热流流量、实验

件转速、旋转盘及轴颈壁面温度等数据进行测量

和采集。

采用型号为 ＴＴＫ３０的 Ｋ型热电偶（镍铬镍
硅热电偶）测量各温度，在实验前分别使用恒温

水浴炉与高温加热标定炉对其进行标定和检测，

以确保温度测量结果的准确性；采用 ＡＤＡＭ
４０１８／４５２０数据采集模块及碳刷滑环引电装置对
温度数据进行实时采集与导出；采用 Ｐ＋Ｆ
ＯＢＴ２００１８ＧＭ６０Ｅ漫射型红外光电开关测量实
验件转速，并由 ＹＫ２３型智能转速表显示；采用
ＳＴ９８型热式流量计测量各流量。
１．４　实验工况及参数定义

对本文中涉及到的参数进行无量纲化，得到

旋转雷诺数 Ｒｅθ、流量系数 ＣＷ、局部努塞尔数 Ｎｕ、
平均努塞尔数 Ｎｕａｖ及无量纲径向位置 ｙ。无量纲
参数具体定义为

Ｒｅθ ＝
ρＲ２ω
μ

（１）

ＣＷ ＝
ｍ
μＲ

（２）

ｙ＝ ｒ
Ｒ

（３）

Ｎｕ＝ｈｒ
λ

（４）

Ｎｕａｖ ＝
∫ｒ·Ｎｕｄｒ
∫ｒｄｒ

（５）

式中：ｍ为质量流量；μ为动力学黏性系数；ρ为气
体密度；Ｒ为旋转盘半径；ω为盘腔转速；ｒ为测点
所在径向位置；λ为空气导热系数；ｈ为对流换热
系数。

本文涉及对流换热系数及努塞尔数的计算。

对此，以测点的温度拟合出盘面温度的径向分布

关系式，以盘腔表面的温度作为边界条件，使用热

传导方程推导出壁面的热流，再推导出对流换热

系数。实验对盘面做出合理的假设，即径向温差

远大于轴向温差，认为旋转盘两侧的温度分布可

以近似视为对称。盘腔的热传导方程的圆柱坐标

表达式为

２Ｔ
ｒ２
＋１
ｒ
·
Ｔ
ｒ
＋

２Ｔ
ｚ２
＝０ （６）

式中：Ｔ为旋转盘盘面温度；ｒ、ｚ分别为圆柱坐标
系下微元体的径向、轴向坐标。

在上述假设下，近似认为旋转盘温度对称分

布，从而可将当地热流方程表达为

ｑ＝λＬ
２Ｔ
ｒ２
＋１
ｒ
·
Ｔ
( )ｒ （７）

式中：ｑ为旋转盘表面热流；Ｌ为轮盘半厚度。
根据盘面的测量温度可以得出盘面温度与径

向位置的关系式 Ｔ＝ｆ（ｒ），当计算某个半径位置
的轴向传递的热流时，将该位置的温度随半径的

二阶导数与一阶导数代入即可。在得到盘面热流

后，通过计算盘面与流体的温差可计算出对流换

热系数，定义式为

ｈ＝ ｑ
Ｔｗ －Ｔｒｅｆ

（８）

式中：Ｔｗ为旋转盘壁面温度；参考温度 Ｔｒｅｆ采用轴
向通流的进口温度。

以实验件转速 ω和轴向流质量流量为变量，
将上述变量进行无量纲化，则分别对应旋转雷诺

数 Ｒｅθ和流量系数 ＣＷ。本文中，设轴向流质量流
量由５０ｋｇ／ｈ至 ７５０ｋｇ／ｈ阶跃变化，共 ７组；设实
验件转速由２００ｒ／ｍｉｎ至 ８００ｒ／ｍｉｎ阶跃变化，共
７组；共计实验工况４×７＝２８组，具体参数如表 １
所示。

表 １　实验工况

Ｔａｂｌｅ１　Ｗｏｒｋｉｎｇｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

ｍ／（ｋｇ·ｈ－１） ＣＷ ω／（ｒ·ｍｉｎ－１） Ｒｅθ

５０ ４３１０．６ ２００ ４５６８１．３

１５０ １２９３１．９ ４００ ９１３６２．６

２５０ ２１５５３．２ ６００ １３７０４４．０

３５０ ３０１７４．５ ８００ １８２７２５．３

４５０ ３８７９５．８

５５０ ４７４１７．０

７５０ ６４６５９．６

１．５　测量误差分析
本文实验中的测量误差分为直接测量误差和

间接测量误差。

１．５．１　直接测量误差
直接测量误差含温度、质量流量、转速与几何

尺寸，具体为：①温度测量的绝对误差为 ±０．６Ｋ，
相对误差为 ±０．３％；②转速测量的绝对误差为
±４ｒ／ｍｉｎ，相对误差为 ±０．５％；③质量流量测量
的绝对误差为 ０．７５ｋｇ／ｈ，相对误差为 ±０．１％；
④几何尺寸误差由加工精度控制，在此忽略不计。
１．５．２　间接测量误差

间接测量误差计算采用误差传递原理。本文

实验中，间接测量的无量纲量有流量系数和旋转
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雷诺数。根据二者的定义式可知，流量系数与轴

向流质量流量成正比，其相对误差为 ±０．１％，旋
转雷诺数与转速成正比，其相对误差为 ±０．５％。

对流换热系数 ｈ的计算涉及对盘面温度径向
分布进行拟合，经检验其拟合优度≥９８％，最终可
得其相对误差为 ±２．３％，并根据误差传递原理可
计算得到努塞尔数的相对误差为 ±２．３％。

２　计算方法

应用计算流体力学（ＣＦＤ）方法，通过三维数
值模拟，探究不同稳态工况下旋转盘腔内部流动

结构与换热特性，并与实验结果进行对比分析。

２．１　模型建立与网格划分
将实验件模型进行适当的简化，应用商业软

件 ＡＮＳＹＳＩＣＥＭ实现计算模型的建立及网格划
分。计算模型包括固体域、流体域及两级旋转腔，

并且为了对旋转盘腔内部非对称流动结构进行探

究，计算模型采用 ３６０°全环模型，如图 ３所示。
计算用网格采用近壁面加密处理，设置壁面第

１层网格为０．０３５ｍｍ，网格增长率为１．３，共设置
５层，满足各工况下，进行网格无关解验证后设定
总网格数目为３５０万。

图 ３　ＣＦＤ计算模型示意图

Ｆｉｇ．３　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＣＦＤｍｏｄｅｌ

２．２　计算工况与边界条件
计算工况与实验工况一致，采用商用软件

ＣＦＸ１７．０对模型进行三维数值计算。
入口设置为质量流量边界条件，入口总温

２９８Ｋ，速度方向垂直于入口边界，质量流量根据
计算工况确定。出口边界给定压强为大气压力。

由于在计算时省略了静止机匣，通过对轴颈腔盘

罩面、轴颈腔下游盘表面添加温度边界条件以实

现对旋转腔的加热。轴颈腔盘罩面、下游盘表面

设置温度为 ４７３Ｋ，其余表面均为无滑移边界条

件。采用流固耦合计算方案，其中流体域采用旋

转坐标系，给定转速，固体域设置为旋转域。流体

域工质为空气，选用理想气体模型，密度由理想气

体状态方程计算，动力黏度及导热系数由 Ｓｕｔｈｅｒ
ｌａｎｄ公式计算。固体域工质为镍铬钢，导热率与
比热容根据材料物性进行设置。

选取 ＳＳＴ湍流模型进行计算，对流项与湍流
项均为高精度。在腔内不同的位置共设置４个监
测点，监测温度、压力与速度（绝对速度与相对速

度）的变化；在出口设置 ２个监测点，监测出口速
度的变化，通过观察残差变化与监测点参数值判

断计算收敛情况，残差设置为１０－５。

３　实验与计算结果分析
３．１　计算方法验证

以 Ｂｏｈｎ等［４］
实验研究的带有中心旋转轴的

轴向通流旋转盘腔模型为算例，验证本文采用的

数值模拟方案的正确性，验证模型如图 ４所示。
盘腔半径 ｒ０＝０．４ｍ，盘腔间隙比 Ｇ＝ｓ／ｒ０＝０．２，
中心旋转轴半径 ｒｉ＝０．１２ｍ，进气流道径向间隙
为 ０．０１８ｍ，入口段长度 ０．１５ｍ，出口段长度
０．４ｍ。数值模拟计算时只对流体域进行计算，
省略了中心转轴与旋转盘等固体结构。

以 Ｂｏｈｎ等［４］
实验工况２作为验证工况，采用

ＳＳＴ湍流模型进行计算，并将盘面局部努塞尔数
Ｎｕ计算结果与 Ｂｏｈｎ等［４］

实验值进行对比，如

图５所示。可以看出，采用该数值模拟方法得到
的计算值与相关实验结果符合度较高。

图 ４　Ｂｏｈｎ实验模型示意图［４］

Ｆｉｇ．４　ＳｃｈｅｍａｔｉｃｏｆＢｏｈｎ’ｓｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｍｏｄｅｌ［４］

３．２　温度分布特性
各稳态实验工况下，旋转盘 Ｂ两侧盘面温度

径向分布规律如图 ６所示。在各旋转雷诺数下，
旋转盘整体温度均随流量系数的增加而下降，这

是因为轴向流量系数的增加使得盘腔内部气体对

流增强，冲击冷却与回流冷却加剧，从而导致旋转

盘两侧壁面温度水平整体下降。对比旋转盘两侧

壁面温度可以发现，在相同条件下，旋转盘迎风面
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图 ５　Ｂｏｈｎ实验结果与数值计算方法验证结果对比

Ｆｉｇ．５　ＣｏｍｐａｒｉｓｏｎｓｂｅｔｗｅｅｎＢｏｈｎ’ｓｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓａｎｄｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄ

图 ６　旋转盘 Ｂ两侧壁面温度径向分布测量值

Ｆｉｇ．６　ＭｅａｓｕｒｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｏｆｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｄｉｓｋＢ
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温度普遍低于背风面温度，表明在具有轴向通流

的情况下，迎风面的换热效果优于背风面。这是

由于旋转盘迎风面直接受到轴向来流的射流冲击

作用，在一定程度上强化了换热，而背风面的换热

由射流回流主导，其换热强度较低。此外，冷却气

体先流经迎风面，经历了一定程度的温升后与背

风面产生对流，故冷却品质有所下降，导致背风面

温度略高于迎风面。

根据理论分析，本文实验中热量由旋转盘轮

缘向低半径处传导，在热传导过程中不断有冷却

气由盘面带走热量，导致热流量随半径降低而逐

渐减小，故各工况下旋转盘两侧温度径向分布应

呈凹函数（抛物线）型。由图 ６可知，实验测得的
盘面温度分布基本符合上述分析。

各实验工况下，后轴颈盘罩内壁温度分布情

况如图７所示。由于本文实验重点探究盘腔内部
流动换热结构，只对轴颈内壁温度分布进行测量。

可以看出，在不同的旋转雷诺数下，轴颈内壁径向

温度均呈“先上升，后下降”的分布规律。从热量

的传递角度进行分析，轴颈直接受加热流加热，热

量通过轴颈向与其两端直接相连的旋转盘 Ｂ和
旋转盘 Ｃ传递，故轴颈两端温度低于中间部分，
且轴颈壁面受轴向流冲击冷却作用影响，故其低

半径处温度较低。

图 ７　后轴颈盘罩内壁温度径向分布测量值

Ｆｉｇ．７　Ｍｅａｓｕｒｅｄｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｒａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｎｉｎｎｅｒｗａｌｌｏｆｃｏｎｅｄｉｓｋ

３．３　流动结构

图８为 Ｒｅθ＝１．８３×１０
５
时第一级旋转盘腔

（常规盘腔）中轴面的温度云图计算结果，其中标

号１～４分别代表流量系数为 ４３１０．６、２１５５３．２、
３８７９５．８和６４６５９．６的４个工况。可以看出，在
该平面上，轴向通流在旋转作用下通过径向臂进

入高半径区域，并在盘罩附近分流，形成较为清晰

的涡对结构。随着轴向流量系数的增大，冷却气

入侵盘腔程度加剧，径向臂结构更加明显，盘腔内

部温度整体呈下降趋势。

３．４　换热特性
图９为时旋转盘 Ｂ两侧盘面局部努塞尔数

Ｎｕ径向分布随轴向流量系数变化的实验结果。
可以看出，在流量系数较高的情况下，随着半径的

升高，旋转盘迎风面的局部努塞尔数呈“先减小

后增大”的趋势。对于这种现象，可以通过旋转
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图 ８　旋转盘腔中轴面温度分布云图

Ｆｉｇ．８　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｏｎａｘｉａｌ

ｓｕｒｆａｃｅｏｆｒｏｔａｔｉｎｇｃａｖｉｔｙ

盘腔内流体的受力结构与流动特性来解释。在低

半径处，轴向流的射流冲击作用强化了旋转盘迎

风面的换热，使得局部努塞尔数达到第一个峰值。

随着半径的升高，迎风面受射流冲击作用迅

速减弱，取而代之的是类 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ流动。
旋转盘腔内离心力场下的类 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ流
动与重力场下的 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ流场类似。在
旋转盘腔中，气体在高半径处被盘罩加热，在浮升

力的作用下产生向心运动的趋势。当盘罩的温度

足够高时，气体会克服离心力由高半径向低半径

区域流动，在中高半径处造成复杂的对流现象，从

而增强该区域的对流换热强度。因此，可以认为，

旋转盘腔内部的对流换热主要由２类流动结构造
成。对于旋转盘迎风面而言，在较低半径处，以射

流冲击作用为主的强制对流换热起主要作用；随

着半径的增大，射流冲击作用产生的效果逐渐减

弱，类 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ对流对传热起强化作用。
旋转盘背风面低半径处受到的回流效果较弱，其

换热由中高半径区域的类 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ对流
主导，故局部努塞尔数呈随半径单调递增趋势。

图１０为 Ｒｅθ＝１．８３×１０
５
时旋转盘 Ｂ两侧盘

面平均努塞尔数径向分布随轴向流量系数的变化

情况。总体来看，随着轴向流量系数的增大，盘腔

内部流动换热强度增加，旋转盘两侧表面平均努

塞尔数整体呈上升趋势，但在数值上迎风面普遍

高与背风面，该结果也与 ３．１节中旋转盘两侧整
体温度存在差异相符合。值得注意的是，当流量

系数较低（ＣＷ＝１．５×１０
４
）时，流量系数的变化直

图 ９　Ｒｅθ＝１．８３×１０
５
下旋转盘 Ｂ两侧壁面局部

努塞尔数径向分布实验结果

Ｆｉｇ．９　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓｏｆｒａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｌｏｃａｌ

Ｎｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｏｎｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｏｆｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｄｉｓｋ

ＢｗｉｔｈＲｅθ＝１．８３×１０
５

图 １０　Ｒｅθ＝１．８３×１０
５
下旋转盘 Ｂ两侧壁面平均

努塞尔数径向分布

Ｆｉｇ．１０　ＲａｄｉａｌｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆａｖｅｒａｇｅＮｕｓｓｅｌｔｎｕｍｂｅｒｏｎ

ｗａｌｌｓｕｒｆａｃｅｏｆｂｏｔｈｓｉｄｅｓｏｆｄｉｓｋＢｗｉｔｈＲｅθ＝１．８３×１０
５

接影响到进入盘腔的空气流量，故在一定范围内

对盘面平均努塞尔数具有显著的影响。而随着流

量系数的增大（ＣＷ＞２×１０
４
），流量的增加对盘腔

内部冷却换热效果的影响效率大大下降，此结果
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对实际航空发动机空气系统流量设计提供了一定

的参考。

４　结　论

本文对轴向通流旋转轴颈腔内的流动结构与

换热特性进行了实验研究与数值模拟，得到了不

同工况下旋转盘两侧及轴颈内侧壁面温度、努塞

尔数的径向分布规律，对各工况下盘腔内流动换

热特性进行分析，得到如下结论：

１）旋转盘的迎风面与背风面的温度径向分
布均为凹函数形式，迎风面的对流换热强度较高，

故迎风面温度整体低于背风面。

２）在旋转盘腔中，轴向通流通过径向臂进入
高半径区域，并在盘罩附近分流形成清晰的涡对

结构。随流量系数增大，旋转盘两侧壁面整体温

度均呈下降趋势。

３）旋转盘腔内部的对流换热主要由 ２部分
流动结构形成，即低半径区域以射流冲击为主的

强迫换热及中高半径区域受类 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ
对流主导的自然对流换热。受该现象影响，旋转

盘迎风面局部努塞尔数在低、高半径位置分别存

在一个峰值，而旋转盘背风面的换热则由高半径

处的类 ＲａｙｌｅｉｇｈＢｅｎａｒｄ对流主导。
４）盘腔内部换热效果与流量系数呈正相关。

当流量系数较低时，流量系数的变化直接影响到

进入盘腔的空气流量，故在一定的流量系数范围

内，提高流量系数能够显著增加盘腔内部的换热

强度。而当流量系数较高时，流量的增加对盘腔

内部冷却换热效果的影响程度逐渐下降。
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气冷涡轮导叶流热耦合计算及机理

李心语，刘火星

（北京航空航天大学 能源与动力工程学院，北京 １０００８３）

　　摘　　　要：针对气冷涡轮叶片的多场耦合特性，利用流热耦合（ＣＨＴ）方法，对采用不同
气冷结构的高压涡轮导叶进行数值模拟。在内冷涡轮导叶算例中，对比实验数据选取精度较

高的流热耦合计算方案，分析该内冷涡轮导叶的多场特性及耦合机理。在此基础上，以带有气

膜冷却孔及内冷通道的气冷涡轮导叶为研究对象，重点围绕冷却射流与主流的相互作用，讨论

近壁边界层中流热耦合关系及气冷效率影响因素等相关问题。结果表明：采用流热耦合计算

方法及合适的湍流转捩模型有利于提高数值精度；气冷涡轮导叶的流场温度场密切耦合，流动

换热特性互相影响；冷气射速低时，增加冷气流量可提高气膜冷却效率，冷气量达到一定值时，

冷气流量增加将导致气膜冷却孔后上游冷却效果变差，下游冷却效果变好；冷气射速较高时，

将与主流相互作用产生复杂流动结构（如肾形涡、马蹄涡等），对温度分布存在一定影响。

关　键　词：高压涡轮；流热耦合（ＣＨＴ）；气膜冷却；流场结构；数值模拟
中图分类号：Ｖ２３２．４；ＴＫ１２１
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３７８０９

　　涡轮内部的流场与温度场是高度耦合的，一
方面涡轮内部流场存在着如激波、二次涡系等复

杂流动结构，会影响到部件温度场分布及其换热

特性，另一方面，固体域的温度分布及冷却射流与

主流的相互作用也将反过来影响流场的流动特

征
［１］
。因此，理解和掌握涡轮内部流场温度场相

互作用机制，对于提高冷却效率和准确预测热负

荷有着重要意义
［２］
。

随着 ＣＦＤ技术的发展和整体计算能力的提
升，流热耦合（ＣｏｎｊｕｇａｔｅＨｅａｔＴｒａｎｓｆｅｒ，ＣＨＴ）计算
方法被越来越多地应用于涡轮内部流动换热机理

研究及优化设计
［３］
。ＮＡＳＡ的 Ｈｅｉｄｍａｎｎ等［４］

开

发了一套三维流热耦合求解程序，通过流体模块

ＧｌｅｎｎＨＴ求解流体域，使用边界单元法求解固体
域，该程序在真实气冷涡轮算例上实现了多区耦

合模拟。Ｂｏｈｎ等［５］
使用 ＣＨＴｆｌｏｗ共轭传热程序

（基于有限体积格式），对复杂气冷叶片热负荷进

行了预测与耦合传热分析，结果可用于涡轮叶片

冷却系统的优化设计。国内李宇
［６］
、苏欣荣

［７］
等

也在有关方面做出了大量工作。随着流热耦合计

算技术成熟度的提高，相关商用软件也获得了广

泛应用。Ｅｉｆｅｌ等［８］
使用 ＣＦＸ软件对复杂冷却涡

轮开展了流热耦合数值模拟，基于结果对几何结

构进行优化。Ｍａｚｕｒ等［９］
使用 ＳＴＡＲＣＤ软件对

气冷高压涡轮导叶开展了数值模拟，结果可用于

分析叶片强度损伤及寿命预测。此外，哈尔滨工

业大学的董平
［１０］
也针对 Ｃ３Ｘ叶片前缘气冷结构

为研究对象开展流热耦合数值模拟，较为精确地

模拟出了冷却出流过程。

为更深入了解涡轮叶片流热耦合作用机制，

探索流场温度场匹配的流动换热机理，本文以

２种气冷涡轮导叶为研究对象，开展了流热耦合
数值模拟。内冷涡轮导叶算例中，对影响耦合计

算精度的因素进行定性定量的分析讨论，利用修
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正后的计算模型对该导叶多场特性及耦合机理展

开研究。在此基础上，以带有气膜冷却孔及内冷

通道的气冷涡轮导叶为研究对象，开展叶栅内部

流动换热特性分析的同时，重点围绕冷却射流与

主流的相互作用，讨论近壁边界层中流热耦合关

系及气冷效率影响因素等相关问题。

１　内冷涡轮导叶数值模拟

１．１　研究对象及模拟工况
本文选取研究对象为 ＭＡＲＫⅡ高压涡轮导

叶，ＮＡＳＡ于１９８３年对其流动换热特性进行了大
量实验研究

［１１］
。ＭＡＲＫⅡ整体为直列叶栅结构，

叶身配有 １０个径向冷却孔，尾缘呈钝角，数值模
拟建模参数与实验文献中的几何参数均保持一

致。叶片气动模型及内部完整冷却结构如图 １
所示。

网格采用 ＡＮＳＹＳ／ＩＣＥＭ软件划分，为保证正
交性，本算例使用混合网格。其中结构较复杂的

叶片固体域采用非结构化网格，网格数为 ６７万。
流体域采用“ＨＯＨ”结构化网格，设置叶片表面
第１层网格高度为１×１０－６ｍ以确保壁面 ｙ＋ ＜１，
最终网格数为１０２万。ＭＡＲＫⅡ叶片三维网格示
意图如图２所示。

本文采用实验４４１１号工况进行数值模拟，该

图 １　ＭＡＲＫⅡ几何气动外形及内冷结构编号示意图

Ｆｉｇ．１　ＭＡＲＫⅡｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆ

ｉｎｔｅｒｎａｌｃｏｏｌｉｎｇｓｔｒｕｃｔｕｒｅｎｕｍｂｅｒｉｎｇ

图 ２　ＭＡＲＫⅡ叶片三维网格划分情况

Ｆｉｇ．２　Ｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆ３ＤｍｅｓｈｏｆＭａｒｋⅡｂｌａｄｅ

工况进气方向为轴向，主流入口总温为 ７８４Ｋ，进
口总压为３４２２５５Ｐａ，湍流度设置为 ６．５％，出口
背压为２０４５６０Ｐａ。１０个径向冷却通道根据经验
公式换算实验点完成第三类边界条件（对流换热

系数及参考温度）设置。由经验公式可推导出内

冷通道对流换热系数 ｈ表达式为

ｈ＝Ｎｕ·κ
Ｄ

＝
０．０２２Ｃｒ·Ｐｒ

０．５
·Ｒｅ０．８Ｄ ·κ

Ｄ
（１）

式中：ｈ为对流换热系数，利用努赛尔数 Ｎｕ及流
体热传导系数 κ的积除以冷却通道直径 Ｄ得出，
Ｎｕ可由修正系数 Ｃｒ、普朗特数 Ｐｒ及雷诺数 ＲｅＤ
（与冷却通道直径 Ｄ及冷却气体出口速度有关）
的关系推导。

计算中，主流工质设为理想可压燃气，分子黏

性和热传导系数均采用 Ｓｕｔｈｅｒｌａｎｄ公式拟合为与
温度相关的函数。叶片材料设为 ＡＳＴＭ标准 ３１０
不锈钢，其密度 ρ为 ８０３０ｋｇ／ｍ３，比热 Ｃｐ为
５０２Ｊ／（ｋｇ·Ｋ）。固体热传导系数 κ与温度 Ｔ相
关的表达式

［１２］
为

κ＝０．０２０１７６Ｔ＋６．８１１ （２）
１．２　计算方案选取

发展高可信度数值技术有赖于对影响流动和

换热预测精度的因素进行系统细致的分析
［１３］
。

算例使用 ＡＮＳＹＳ／ＣＦＸ软件，使用 ＲＡＮＳ方程求
解流体域，能量方程求解固体域，计算差分格式均

采用二阶迎风格式。为提高整体流热耦合数值精

度，本节对 ３种影响精度的因素进行定性定量
探讨。

图３中，横坐标为轴向长度 ｘ与叶片弦长 Ｌ
之比，纵坐标为叶表温度 Ｔ与总温 Ｔ之比。可
知，采取不同壁温设置的算例在温度预测方面表

现差异较大。其中，绝热壁面的边界条件无法体

现冷却作用，故结果偏离实验值较远。而基于流

热耦合的计算结果最为贴近真实温度分布，从而

证明了流热耦合计算方法的必要性。

图 ３　不同壁温条件下叶表温度分布曲线

Ｆｉｇ．３　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｂｌａｄｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｗａｌｌｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

９７３２
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不同湍流转捩模型的求解算例对比如图４所
示。从温度分布曲线可以看出，由于全湍流模型

高估了局部换热能力，各模型计算结果相差逾

６０Ｋ。其中，ＳＳＴγＲｅθ模型最大误差小于３％，平
均误差小于 １％。综合来看，ＳＳＴγＲｅθ模型较其
余模型更符合真实值，因此将采用该模型进行后

续计算。

为进一步提高精度，图 ５比较了湍流普朗特
数 ＰｒＴ为定值和 ＫａｙｓＣｒａｗｆｏｒｄ表达式

［１４］
求解 ＰｒＴ

的多个算例。ＫａｙｓＣｒａｗｆｏｒｄ公式列举如下：

ＰｒＴ ＝
１

０．５８８２＋０．２８８μＴ
μ( )
Ｌ

２

１－ｅｘｐ
－５．１６５
μＴ
μ

















Ｌ

（３）
式中：μＴ和 μＬ分别为湍流相关和层流相关的动
力黏性系数。可以发现，各能量封闭方法预测的

流动换热数值结果差异较小。结合文献［１５］可
得出结论，尽管湍流普朗特数在黏性底层数值变

化较大，但底层的能量输运作用主要受导热系数

图 ４　不同计算模型求解的叶表温度分布曲线

Ｆｉｇ．４　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｂｌａｄｅ

ｓｏｌｖｅｄｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｍｏｄｅｌｓ

图 ５　不同 ＰｒＴ条件求解的叶表温度分布曲线

Ｆｉｇ．５　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｓｏｆｂｌａｄｅ

ｓｏｌｖｅｄｕｎｄｅｒｄｉｆｆｅｒｅｎｔＰｒＴｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

和动力黏度影响，ＰｒＴ对其影响较小。由此推知，
选取能量封闭方法时，将湍流普朗特数设为合理

常数即可。

结合以上提高精度有关结论，本文的数值模

拟算例将均使用流热耦合方法进行计算，选取

ＳＳＴγＲｅθ湍流转捩模型求解流体域方程，湍流普
朗特数设为０．７。
１．３　多场计算结果及分析

采用１．２节所述修正模型对 ４４１１号工况开
展了流热耦合计算。结合图 ６给出的 ４４１１号工
况下压力分布（纵坐标为压力 Ｐ与总压 Ｐ之比）
及图７中的马赫数云图，分析叶栅内部流动特性。
吸力面上，随着流道面积减小，燃气开始加速，轴

向弦长比０％ ～４０％位置处马赫数 Ｍａ迅速上升，
压力迅速降低；而至轴向弦长比 ４１％处附近，燃
气达到 Ｍａ为 １．５的超声速引发激波，使气流大
幅降速并导致压力陡然上升。结合云图来看，该

激波与边界层进行相互作用从而诱发转捩，流场

出现分离泡，流线分布参见图 ７中局部放大图。
至轴向弦长比 ５８％后，分离泡消失，近壁气流再
附后吸力面流场已处于完全发展的全湍流阶段。

另外，在 ＭＡＲＫⅡ叶表压力面处，燃气自前缘驻点
开始缓慢加速，叶栅型面压力分布呈下降趋势。

需要注意，在压力面轴向弦长比为 ９５％处会形成
一道马赫数 Ｍａ为１．１的弱激波，该激波处压力

图 ６　叶表压力分布曲线

Ｆｉｇ．６　Ｓｕｒｆａｃｅｐｒｅｓｓｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｂｌａｄｅ

图 ７　ＭＡＲＫⅡ叶表马赫数云图

Ｆｉｇ．７　ＣｏｎｔｏｕｒｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔｓｕｒｆａｃｅｏｆＭＡＲＫⅡｂｌａｄｅ

０８３２
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梯度达到最大，压力分布处于最低峰值。结合折

线图发现，经过弱激波后压力出现回升。

内冷叶栅流场与温度场存在一定的相互作

用，因此，结合上述流场分布开展换热特性分析。

经流热耦合计算得到叶表温度分布结果，如图 ８
所示。叶片吸力面前缘气流开始加速，气体动能

增加内能减少，从而吸力面前缘气体温度呈下降

趋势；至轴向弦长比 ４１％位置处出现激波，与边
界层相互作用产生的分离泡使动能损失而温度场

内能增加，轴向弦长比 ４１％ ～５８％位置上温度分
布呈上升趋势。结合换热系数分布（见图 ９）分析
可知，在轴向弦长比 ５８％位置附近，叶片的冷却
结构———内冷通道起到有效作用，换热系数 ｈ与
总换热系数 ｈ０在该处温度大幅下降。至吸力面
轴向弦长比８０％处，流场云图显示此时湍流已达
充分发展阶段，强化了叶片型面的对流换热效果，

温度分布呈回升趋势。

结合温度分布云图（见图 １０）对叶表压力面
一侧进行分析，高温驻点后流场气流流速较低，内

能转化为动能的效率较低。而打在前缘处较为集

中的３个径向冷却孔起到有效作用，轴向弦长比
０％ ～２０％处温度呈下降趋势。在下游叶表换热
系数与温度分布出现波动，随着轴向弦长比的增

大与冷却孔的尺寸减小，气冷换热效果随着冷气

图 ８　叶表温度分布曲线

Ｆｉｇ．８　Ｓｕｒｆａｃｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆｂｌａｄｅ

图 ９　叶表换热系数分布曲线

Ｆｉｇ．９　Ｈｅａｔｔｒａｎｓｆｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｕｒｖｅｏｆ

ｂｌａｄｅｓｕｒｆａｃｅ

流量的减小而变弱，至尾缘叶表温度与来流总温

之比已达０．７８。由此推知，叶片内冷通道的对流
换热冷却效果与其分布位置、尺寸大小、冷气流量

分配有较大关联，导叶设计时应着重前缘尾缘处

的冷却效果。

利用流热耦合计算结果，对 ４４１１号工况下
ＭＡＲＫⅡ叶片开展有限元分析。图１１和图１２给出
了４４１１号工况下叶片的等效应力分布和给定机匣
轮毂约束后的总变形量。可见，叶片的前缘尾缘热

负荷均偏高，引起变形较为剧烈。为确保涡轮叶片

强度及使用寿命，设计冷却结构时应予以重点关注。

图 １０　流体域及叶片内部温度分布云图

Ｆｉｇ．１０　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｃｏｎｔｏｕｒｉｎｆｌｕｉｄ

ｄｏｍａｉｎａｎｄｂｌａｄｅｉｎｔｅｒｉｏｒ

图 １１　叶片内部等效热应力分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｅｑｕｉｖａｌｅｎｔｔｈｅｒｍａｌｓｔｒｅｓｓｉｎｓｉｄｅｂｌａｄｅ
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图 １２　给定约束后叶片总变形量

Ｆｉｇ．１２　Ｔｏｔａｌｖａｒｉａｔｉｏｎｑｕａｎｔｉｔｙｏｆｂｌａｄｅｗｉｔｈｇｉｖｅｎｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ

２　气膜冷却涡轮导叶数值模拟
２．１　研究对象及数值计算方法

前缘气膜冷却在涡轮导叶的热防护中起到了

重要作用，而气膜孔冷却射流与高温主流间的掺

混过程较为复杂，涉及到多场相互影响及边界层

对流换热特性。基于第１节内冷涡轮流热耦合计
算方法及结论，将对气冷涡轮导叶开展多场耦合

计算。

本节所研究的气冷涡轮叶片改型自 ＭＡＲＫ
Ⅱ高压涡轮导叶，叶片气动造型与第 １节保持一
致。为节省计算资源，叶片展向高度变为原高度

７６．２ｍｍ的四分之一。为减少气动损失，气膜冷
却孔打于叶片压力面弦长１２％处（前缘附近），叶
片展向高度的 ５０％处。由于本节涉及涡轮叶片
上气膜冷却孔射流的基础性机理研究，设计冷却

射流角度时，主要考虑不同吹风比下冷却射流与

横向高温主流相互作用、孔附近流场结构的变化

及其对流热耦合机理的影响，而非寻求全场冷却

最优解。因此，从机理性研究角度出发，为探寻冷

却射流与主流间更直接的相互影响，不同于工程

常用的射流倾角，本节圆形气膜单孔设为垂直出

流。角度参考文献［１６］，如图 １３所示，定义 α为
展向夹角，β为流向夹角，该气膜孔直径为 ２ｍｍ，
出气方向 α和 β角均为 ９０°。此外在保留其余
９个原始径向冷却通道前提下，将 ２号径向冷却
通道改为矩形对该气膜冷却孔供气，整体叶片造

型如图１４所示。
网格划分思路同第 １节，利用混合网格技术

划分改型 ＭＡＲＫⅡ叶片。叶片燃气域采用分块
结构化 ＨＯＨ网格，壁面第１层网格高度符合计
算模型要求。气冷流体部分划分蝶形网格，根据

图１３定义方向对其进行加密，详见图 １５。由于
固体域并不涉及冷却射流作用及边界层扰动，其

图 １３　气膜冷却孔出气角度示意图

Ｆｉｇ．１３　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆｏｕｔｌｅｔａｎｇｌｅｏｆｆｉｌｍｃｏｏｌｉｎｇｈｏｌｅ

图 １４　气冷叶片几何造型

Ｆｉｇ．１４　Ｇｅｏｍｅｔｒｙｍｏｄｅｌｏｆａｉｒｃｏｏｌｅｄｂｌａｄｅ

图 １５　流体域网格划分

Ｆｉｇ．１５　Ｍｅｓｈｇｅｎｅｒａｔｉｏｎｏｆｆｌｕｉｄｄｏｍａｉｎ

网格精度相对流体域网格要求较低，固体域采用

非结构化网格，组装后形成最终计算网格，组装示

意图如图１６所示。整体网格数为 ８５万，计算时
将３块网格区域导入 ＣＦＸ中组装计算。

２８３２
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图 １６　叶片网格组装示意图

Ｆｉｇ．１６　Ｓｃｈｅｍａｔｉｃｄｉａｇｒａｍｏｆａｓｓｅｍｂｌｅｄｍｅｓｈｏｆｂｌａｄｅ

本节算例模拟工况依然为４４１１号工况，主流

域、冷气域及叶片材料分别选为理想可压燃气、理

想气体和 ＡＳＴＭ标准 ３１０不锈钢，各材料相关物

理量及边界条件参见第１节。由于本节着重气膜

冷却孔附近微小结构的流热耦合机理，多个算例

给定冷气总温不变且射速流量跨度较大，以吹风

比表示效果可能不甚明显。因此，为更直观表现

单孔冷气射流对整体流场温度场的影响，基本算

例将根据动量比及吹风比给定射流进口速度

１０ｍ／ｓ，入口温度 ３００Ｋ。后续算例将同样根据

吹风比等无量纲系数给定射速１～５０ｍ／ｓ的进口

边界条件，总温均为３００Ｋ。

根据第 １节结论，使用 ＡＮＳＹＳ／ＣＦＸ软件对

改型 ＭＡＲＫⅡ叶片开展基于 ＳＳＴγＲｅθ湍流转捩

模型的流热耦合数值计算。计算中，每５０步保存

一次结果以便进行观察。

２．２　计算结果及分析

分析马赫数云图（见图１７）得知，气膜冷却孔

对整体流场影响不大，吸力面激波强度及分离位

置几乎并未改变，压力面马赫数分布也变化不大。

而对比温度分布云图（见图１８）发现，与第 １节结

果差异较大，叶表压力面前缘处高温燃气速度梯

度较小，温度呈缓慢下降趋势。至轴向弦长比为

２０％处，冷却气体开始发挥作用，从图 １８中的放

大图可以看到，冷却出流穿透边界层后被自由流

图 １７　改型 ＭＡＲＫⅡ叶表马赫数云图

Ｆｉｇ．１７　ＣｏｎｔｏｕｒｏｆＭａｃｈｎｕｍｂｅｒａｔｓｕｒｆａｃｅｏｆｒｅｔｒｏｆｉｔｔｅｄ

ＭＡＲＫⅡｂｌａｄｅ

图 １８　叶表温度云图

Ｆｉｇ．１８　Ｃｏｎｔｏｕｒｏｆｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅａｔｓｕｒｆａｃｅｏｆｂｌａｄｅ

压回壁面，在叶表形成了一层低温冷却气膜。而

随着轴向弦长比的增加，叶表温度分布呈上升趋

势，这是由于冷气与燃气的掺混作用越来越剧烈，

气膜保护范围逐渐减小。

由以上分析可推知，气膜冷却的冷却效果与

其射流强度有重要关联。为更深入研究冷却射流

与主流相互作用机制，在同等条件下设置气膜冷

却孔射速为 １～３０ｍ／ｓ的 ６个算例，探寻不同吹

风比下掺混作用对气膜冷却效率的影响规律。不

同吹风比条件下，算例压力面温度分布对比如

图１９所示，Ｖｉ代表气膜冷却孔射速。结合流线放

大图２０（ａ）可知，在冷气初始位置，冷气射速在一

定范围内越大，则热防护效果越好。这是由于冷

气射速越小越难穿透主流边界层，随着掺混作用

的发生，其冷却区域变短，气膜层无法高效保护下

游叶片壁面，此时温度分布曲线显示冷却效果与

冷气射速存在正相关关系。而当冷气射速达到一

定值，如图２０（ｂ）所示，冷气在压力面主流中扰流

加剧，导致燃气在射流位置下游产生高温区。随

后在下游自由流重新将冷气压回壁面，气膜层开

始发挥作用降低叶表温度，且冷气流量的冷却效

率随着射速增加而变高。增加射速至３０ｍ／ｓ高速

时，随着气膜层向下游发展，大量冷却气体发挥其

图 １９　不同吹风比下压力面温度分布

Ｆｉｇ．１９　Ｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｐｒｅｓｓｕｒｅｓｕｒｆａｃｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｂｌｏｗｉｎｇｒａｔｉｏｓ
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图 ２０　不同冷气射速下气膜冷却孔下游流线放大图

Ｆｉｇ．２０　Ｅｎｌａｒｇｅｄｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｄｏｗｎｓｔｒｅａｍ

ｈｏｌｅａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｆｌｏｗｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｏｆｃｏｌｄａｉｒ

优势，从图２０（ｃ）中可以明显看到，气膜层对叶片

壁面保护较好，温度随下游距射流孔距离的增加

而降低。但结合图１９还需注意，大吹风比高速射

流条件下，冷气喷射可能出现较轻微的冷气吹离

现象，为达到最高冷却效率，后续气膜圆孔的设计

中应合理进行两者的权衡。

由此得出结论，想要加强气膜层的热防护，

不能一味提高冷气射流强度。射速较低时，冷

气无法穿透燃气附面层，增加冷气流量可提高

气膜层冷却效率。而当射速较高使冷气可以突

破附面层时，主流绕过射流产生高温区后，气膜

冷却层开始发挥作用。因此，高速的冷却气体

在局部高温区上游冷却效果较差，而在下游冷

却效率较高。

真实涡轮工作条件下，流场和温度场相互耦

合。一方面，涡轮内部流动特性会对部件热负荷

产生显著影响，另一方面，气流在换热边界的相互

作用也将影响流动图画。研究表明，气流相互作

用使下游流场出现复杂涡系
［１７］
。本节在 ２种高

速射流下取冷气孔下游 ２ｍｍ、６ｍｍ、１０ｍｍ、

１４ｍｍ位置作为横向流线提取点，流线分布图如

图２１所示。可以看到，流线在４个位置上捕捉到

了流场中涡系结构的生成与消失。从图 ２１中可

以看出，随着与气膜冷却孔距离增加，主流的剪切

作用使冷气方向发生改变，流场中出现成对反向

的肾形涡，其强度随着剪切效应的变化而经历先

递增后递减的过程。此外，由于气膜冷却孔打在

压力面，冷却射流受到主流速度分量的影响导致

涡核向上方偏移。对比流线分布得知，射速越快，

则肾形涡对的强度就越高且形状更饱满。需要注

意，在射速为５０ｍ／ｓ的大吹风比算例中，冷气与

高温主流掺混剧烈，绕进射流下游区域的少量主

流存在贴近壁面的运动趋势。这种向下的速度分

量受肾形涡对壁面附近气流的强剪切作用，将导

致壁面附近的流场出现次生小型二次涡对，如放

大图２２所示。随着距离的增加，该涡系结构将随

着主涡系强度的降低而消失。由于该次生对转涡

尺寸较小并很快消失，从流线及温度分布来看，并

未对流动结构及换热特性造成一定影响。

观察不同气冷出流速度下壁面极限流线图

（见图２３）得知，随着冷气流量的逐渐增大，流场

中将出现更明确的射流扰流图谱。气膜冷却孔上

游的主流燃气由于受到冷气阻碍将形成一个鞍

点，该鞍点分离出 ２条分离线构成马蹄涡。射速

越高，则扰流效应越强，气流间的相互阻碍作用也

将越大，马蹄涡形状也更为饱满。而在气膜冷却

孔下游，冷却出流与主流的剪切效应导致了第二

个鞍点的出现，其附近流线形成前文所描述的肾

形涡对。随着气膜边界层的发展，马蹄涡分离线

及肾形涡分离线在压力梯度作用下完成再附，流

线方向与中截线趋于一致。综上所述，冷却出流

与主流的相互作用产生了复杂的流动结构，而这

些流动结构（如肾形涡、马蹄涡等）也将影响温度

场的分布，如前文所述气流的掺混作用会导致气

膜冷却孔附近形成局部高温区。
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图 ２１　高速射流条件下不同位置横向流线发展过程

Ｆｉｇ．２１　Ｄｅｖｅｌｏｐｍｅｎｔｏｆｔｒａｎｓｖｅｒｓｅｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓａｔｄｉｆｆｅｒｅｎｔｐｏｓｉｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄｊｅｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ２２　高速射流条件下受剪切作用形成的二次涡对

Ｆｉｇ．２２　Ｓｅｃｏｎｄａｒｙｖｏｒｔｅｘｐａｉｒｉｎｄｕｃｅｄｂｙｓｈｅａｒｕｎｄｅｒ

ｈｉｇｈｓｐｅｅｄｊｅｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

图 ２３　高速射流条件下局部壁面极限流线

Ｆｉｇ．２３　Ｌｏｃａｌｗａｌｌｌｉｍｉｔｓｔｒｅａｍｌｉｎｅｓｕｎｄｅｒｈｉｇｈｓｐｅｅｄ

ｊｅｔｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

３　结　论
１）采用流热耦合计算方法和合适的湍流转

捩模型有利于提高气冷涡轮导叶换热特性的计算

精度，湍流普朗特数取值影响不大。

２）经流热耦合计算方法分析发现，导叶前缘
尾缘附近温度及应力水平较高，应着重上述 ２个
位置进行合理的冷却结构设计。

３）气冷涡轮导叶流场中，冷气与主流相互作
用产生的复杂流动结构对温度场具有较大影响，

如会在气膜冷却孔附近产生局部高温区。

４）气膜冷却孔冷气流量与叶片冷却效率并
非简单正比关系。射速低时，增加冷气流量可提

高气膜层冷却效率。增加冷气流量到一定值时，

冷气流量增加将导致气膜冷却孔后上游冷却效果

变差，下游冷却效果变好。

５）射速较高条件下，冷却出流因主流的剪切
效应形成反向肾形涡对，主流也会受到冷气扰流

影响而在气膜冷却孔前产生强度较小的马蹄涡，

对导叶温度分布产生影响。
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基于代价敏感剪枝卷积神经网络的

弹道目标识别

向前，王晓丹，宋亚飞，李睿，来杰，张国令
（空军工程大学 防空反导学院，西安 ７１００５１）

　　摘　　　要：为降低弹道目标整体误识别代价，提出了基于代价敏感剪枝（ＣＳＰ）一维卷
积神经网络（１ＤＣＮＮ）的弹道目标高分辨距离像识别方法。首先，基于彩票假设提出了同时
以降低模型复杂度和误识别代价为目标的统一框架；然后，在此基础上，提出了基于人工蜂群

算法的网络结构无梯度优化方法，以网络结构搜索的方式自动地寻找 １ＤＣＮＮ的代价敏感子
网络，即代价敏感剪枝；最后，为了使代价敏感子网络在微调过程中仍以最小化误识别代价为

目标，提出了一种代价敏感交叉熵（ＣＳＣＥ）损失函数对训练进行优化，使代价敏感子网络侧重
对误识别代价较高的类别正确分类来进一步降低整体误识别代价。实验结果表明：结合 ＣＳＰ
和 ＣＳＣＥ损失函数的１ＤＣＮＮ能在保持较高的识别正确率的前提下，相比传统的 １ＤＣＮＮ具
有更低的整体误识别代价，且降低了５０％以上的计算复杂度。

关　键　词：弹道导弹；卷积神经网络（ＣＮＮ）；代价敏感；通道剪枝；人工蜂群算法；高
分辨距离像

中图分类号：ＴＪ７６１．３；ＴＰ３９１．４
文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３８７１２

　　高分辨距离像（ＨｉｇｈＲｅｓｏｌｕｔｉｏｎＲａｎｇｅＰｒｏ
ｆｉｌｅ，ＨＲＲＰ）是宽带雷达的回波在对应散射距离单
元上的叠加，包含了散射源丰富的结构信息，且具

有获取容易、处理速度快等优势，可作为弹道目标

识别的有效信息
［１２］
。

作为深度学习的经典算法之一，卷积神经网

络（ＣｏｎｖｏｌｕｔｉｏｎａｌＮｅｕｒａｌＮｅｔｗｏｒｋ，ＣＮＮ）［３］具有较
强的特征提取能力，在基于 ＨＲＲＰ的雷达目标识
别领域中具有较多的研究与应用。例如，Ｃｈｅｎ
等
［４］
将极值理论引入到 ＣＮＮ中，并使用 ｏｐｅｎｍａｘ

层代替 Ｓｏｆｔｍａｘ分类器用于估计 ＨＲＲＰ样本属于
已知类别和未知类别的概率，解决了 ＨＲＲＰ的开
集识别问题；Ｇｕｏ等［５］

使用多尺度卷积核提取

ＨＲＲＰ的不同精细度特征，并构造中心损失函数
对网络进行训练，有效克服了目标平移敏感性和

姿态敏感性问题；Ｗａｎ等［６］
将原始的一维 ＨＲＲＰ

数据转化为二维的光谱图，并利用深度 ＣＮＮ对
ＨＲＲＰ光谱图进行识别，同时引入了基于反卷积
的解码器结构克服了离群值的影响，相比基于原

始 ＨＲＲＰ的识别方法具有更高的识别正确率；
Ｗｅｎ等［７］

结合迁移学习技术，先利用视角完备的

ＨＲＲＰ辅助数据集对一维 ＣＮＮ（ＯｎｅＤｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ
ＣＮＮ，１ＤＣＮＮ）进行预训练，再使用真实数据对预
训练的模型进行微调，提高了视角不完备条件下

的 ＨＲＲＰ识别效果。
虽然以上基于 ＣＮＮ的方法解决了特定条件
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下的雷达目标识别问题，但对于弹道导弹目标

ＨＲＲＰ识别而言，仍然存在以下２个方面的不足：
１）以目标的整体识别正确率为目标，忽略了

各类目标的误识别代价。对于弹道目标识别，把

弹头误识别为诱饵比把诱饵误识别为弹头所产生

的代价大得多
［２］
，因此，考虑误识别代价的影响

至关重要。

２）ＣＮＮ在网络的构造过程中需要人工调
参，因此，很难在有限的时间内找到误识别代价较

小的网络结构，同时往往造成模型过参数化，导致

其具有较高的运算复杂度。

针对以上问题，本文提出了一种基于代价敏

感剪枝（ＣｏｓｔＳｅｎｓｉｔｉｖｅｌｙＰｒｕｎｉｎｇ，ＣＳＰ）１ＤＣＮＮ的
弹道目标 ＨＲＲＰ识别方法，其创新点如下：

１）将１ＤＣＮＮ的代价敏感识别问题和模型
压缩问题统一为寻找误识别代价较小的子网络

（即代价敏感子网络）问题，建立了以此为目标的

数学规划模型。

２）针对 １ＤＣＮＮ代价敏感子网络的搜索问
题，提出了基于人工蜂群算法

［８］
的 ＣＳＰ算法，实

现了网络结构的自动搜索，得到的代价敏感子网

络具有相对较低的计算复杂度和整体误识别

代价。

３）针对传统剪枝算法在微调过程中未考虑
误识别代价的问题，提出了代价敏感交叉熵

（ＣｏｓｔＳｅｎｓｉｔｉｖｅＣｒｏｓｓＥｎｔｒｏｐｙ，ＣＳＣＥ）损失函数，使
代价敏感子网络以最小化误识别代价为目标进行

训练。

１　一维卷积神经网络

ＣＮＮ是一类包含卷积计算的深度前馈神经
网络，１ＤＣＮＮ主要处理的是一维数据。与处理
图像等二维数据的 ＣＮＮ类似，１ＤＣＮＮ核心模块
一般包括一维卷积层、池化层、全连接层和 Ｓｏｆｔ
ｍａｘ分类器。其中，一维卷积层和池化层一般以
成对的形式存在，通过对卷积池化层进行多次叠
加形成深度１ＤＣＮＮ。
１．１　一维卷积层

对于包含
!

个卷积层的深度 １ＤＣＮＮ，设
Ｘ（ｌ）∈ＲＤ

（ｌ）×Ｃ（ｌ）
为第 ｌ层的多通道输入，Ｄ（ｌ）和 Ｃ（ｌ）

分别为特征长度和通道个数，且每个通道对应一

个卷积核。Ｘ（ｌ）与该层的第 ｋ∈｛１，２，…，Ｃ（ｌ）｝个
长度为 Ｈ（ｌ）的卷积核 Ｗ（ｋ，ｌ）∈ＲＣ

（ｌ）×Ｈ（ｌ）
进行运算，

产生的一维特征图为

Ｘ（ｋ，ｌ＋１） ＝δ（Ｘ（ｌ）Ｗ（ｋ，ｌ） ＋ｂ（ｋ，ｌ）） （１）

式中：ｂ（ｋ，ｌ）为第 ｋ个卷积核的偏置参数；δ（·）为
非线性激活函数，目的是为模型增加非线性因素。

１．２　批归一化
批归一化通过对每个批次的输入数据进行归

一化处理，增加了损失函数的 Ｌｉｐｓｃｈｉｔｚ连续性，即
降低了损失函数的变化速率和梯度的幅度，使得

网络训练对超参数不敏感，从而快速收敛
［９１０］
。

因此，使用其对卷积层的输出归一化到均值为 ０、
标准差为 １的分布。设卷积层的输出为 ｘ＝
［ｘ（１），ｘ（２），…，ｘ（ｄ）］，每一维的输出归一化为

ｘ^（ｋ） ＝ ｘ（ｋ） －Ｅ［ｘ（ｋ）］
Ｖａｒ［ｘ（ｋ）］＋槡 ε

（２）

式中：期望 Ｅ［·］和标准差 Ｖａｒ［·］在训练数据
集的每个小批次中进行计算；ε为接近 ０的数，用
以防止分母为０。

引入超参数 γ（ｋ）和 β（ｋ）对归一化值进行缩放
和平移：

ｙ（ｋ） ＝γ（ｋ）ｘ^（ｋ） ＋β（ｋ） （３）
１．３　池 化 层

池化层可以对特征图进行下采样，起到减少

数据量的同时保留有用信息的作用。如果采用最

大池化的方法，对于第 ｌ个池化层的第 ｋ个输入
特征图，最大池化后输出特征图位置 ｉ处的值由
式（４）给出：
Ｘ（ｋ，ｌ＋１）ｉ ＝ ｍａｘ

ｊ∈｛１，２，…，ｒ（ｌ）｝
｛Ｘ（ｋ，ｌ）ｓ（ｌ）×（ｉ－１）＋１＋ｊ｝ （４）

式中：ｒ（ｌ）和 ｓ（ｌ）分别为第 ｌ个池化层的池化窗口
大小和池化操作步幅。

１．４　全连接层与 Ｓｏｆｔｍａｘ分类器
对于末尾的一维卷积层，各个通道的特征图

长度如果为１，则可直接连接分类器进行分类，如
果不为１，则需将各个通道的特征图进行拉平操
作，形成一个长度为 Ｌｕ的向量 ｕ，其后连接全连
接层或者 Ｓｏｆｔｍａｘ分类器。如果是全连接层，设 ｕ
经过全连接层的输出为 ｕ′，则 ｕ′在位置 ｉ处的
值为

ｕ′ｉ＝ (δ∑
Ｌｕ

ｊ＝１
ｗｉ，ｊ·ｕｊ＋ｂ′)ｉ 　　ｉ∈ ｛１，２，…，Ｌｕ′｝

（５）
式中：Ｌｕ′为全连接层的神经元个数；ｗ为全连接
层的权重参数；ｂ′为全连接层的偏置参数。

Ｓｏｆｔｍａｘ分类器可视作特殊的全连接层，其神
经元个数与待分类目标的类别总数相等，并且使

用 Ｓｏｆｔｍａｘ激活函数。设目标的类别总数为 Ｋ，
Ｓｏｆｔｍａｘ分类器的参数表示为 θｓｍ ＝｛Ｗｓｍ，ｂｓｍ｝，
Ｗｓｍ和 ｂｓｍ分别为 Ｓｏｆｔｍａｘ分类器的权重和偏置参

８８３２
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数，对于每个输入样本（ｘｎ，ｙｎ），ｘｎ和 ｙｎ分别为样
本数据和对应的真实标签，分类器所在全连接层

第 ｊ个神经元的输出表示的是将样本 ｘ判断为第
ｊ个类别的概率，即
Ｐ（ｙｎ ＝ｊｘｎ；θ）＝

　　
ｅｘｐ（θ（ｘｎ）

ＴＷ（ｊ）
ｓｍ ＋ｂ

（ｊ）
ｓｍ）

∑
Ｋ

ｋ＝１
ｅｘｐ（θ（ｘｎ）

ＴＷ（ｋ）
ｓｍ ＋ｂ

（ｋ）
ｓｍ ）

（６）

式中：θ（·）为分类器前所有层提取的特征；θ


为除分类器之外的所有特征提取层参数；θ＝
｛θ，θｓｍ｝为网络的所有可训练参数。

样本 ｘｎ的预测过程就是最大化后验概率，即

珓ｙｎ ＝ ａｒｇｍａｘ
ｊ∈｛１，２，…，Ｋ｝

Ｐ（ｙｎ ＝ｊｘｎ；θ） （７）

对于训练阶段，网络在整个训练数据集

｛（ｘｎ，ｙｎ）｝
Ｎ
ｎ＝１上的交叉熵（ＣｒｏｓｓＥｎｔｒｏｐｙ，ＣＥ）损

失函数为

Ｊ（θ）＝－１Ｎ∑
Ｎ

ｎ＝１
∑
Ｋ

ｊ＝１
１｛ｙｎ ＝ｊ｝ｌｎＰ（ｙｎ ＝ｊｘｎ；θ）

（８）
式中：Ｎ为训练集训练样本个数；１｛·｝为指示函
数，即１｛ｔｒｕｅ｝＝１，１｛ｆａｌｓｅ｝＝０。

２　基于代价敏感剪枝的１ＤＣＮＮ

２．１　模型结构
基于１ＤＣＮＮ的弹道目标 ＨＲＲＰ识别模型结

构具体如图１所示。网络的输入为含有２５６个距
离单元的 ＨＲＲＰ样本，输出为弹头、高仿诱饵、简
单诱饵、母舱和球形诱饵等５个目标的后验概率，
因此 Ｋ＝５。模型含有４个一维卷积层，各层的卷
积核数目分别为 １００、２００、４００和 ８００，各层输入
不进行零填充，卷积核大小和步幅皆分别为 ５和
１，同时将输出进行批归一化之后再使用 Ｍｉｓｈ［１１］

函数激活。最大池化层的窗口大小和步幅皆为

３。由于输入的含有 ２５６个距离单元的 ＨＲＲＰ数

图 １　１ＤＣＮＮ整体结构

Ｆｉｇ．１　Ａｒｃｈｉｔｅｃｔｕｒｅｏｆ１ＤＣＮＮ

据经过整个网络进行处理之后各个通道输出的特

征长度为１，无需拉平操作，直接连接 Ｓｏｆｔｍａｘ分
类器。

２．２　代价敏感子网络
为了评价模型对测试数据集的整体误识别代

价，首先定义一个 Ｋ×Ｋ的矩阵 Ｍ用以描述 Ｋ个
类别相互之间的误识别代价：

ＭＫ×Ｋ ＝［ｍｉｊ］Ｋ×Ｋ ＝

ｍ１１ ｍ１２ … ｍ１Ｋ
ｍ２１ ｍ２２ … ｍ２Ｋ
  

ｍＫ１ ｍＫ２ … ｍ















ＫＫ

（９）

式中：ｍｉｊ表示真实类别为 ｉ的样本被识别为类别 ｊ
的代价。

设模型对于测试数据集的混淆矩阵为 ＺＫ×Ｋ＝
［ｚｉｊ］Ｋ×Ｋ，即 ｚｉｊ表示真实类别 ｉ被识别为类别 ｊ的
样本总数。因此，对于给定的代价矩阵 Ｍ，测试
数据集的整体误识别代价 ｃｏｓｔ为 Ｍ和 Ｚ的 Ｈａｄ
ａｍａｒｄ积中的所有元素之和，即

ｃｏｓｔ＝∑
Ｋ

ｉ＝１
∑
Ｋ

ｊ＝１
ｍｉｊｚｉｊ （１０）

彩票假设
［１２１３］

指出，一个随机初始化的较大

的原始网络中存在一些较小的子网络（即“中奖

彩票”），这些子网络各自独立地通过与原始网络

相同次数的训练之后可以达到与原始网络相近的

识别正确率。为了在保证与原始模型相近的识别

正确率前提下，找到整体误识别代价较小的子网

络，即代价敏感子网络，可将上述“中奖彩票”中

整体误识别代价较小的网络作为代价敏感子网

络。Ｌｉｕ等［１４］
进一步指出，可通过网络结构搜索

的方式对原始网络进行通道剪枝，即确定子网络

各个卷积层合适的通道个数，从而获得这些“中

奖彩票”，亦可使用网络结构搜索的方式找到代

价敏感子网络。

２．３　代价敏感剪枝
按照如图２所示的典型网络剪枝流程［１４］

，先

对较大的原始网络进行预训练，再对网络进行剪

枝获得一个代价敏感的子网络，最终构建代价敏

感损失函数对其进行微调，进一步降低整体误识

别代价。

设原始网络
"

中各个卷积层的卷积核组成

的集合为 Ｗ ＝｛Ｗ（ｌ）
｝

!

ｌ＝１，Ｗ
（ｌ）＝｛Ｗ（ｌ）

，ｂ（ｌ）｝，对
应通道个数组成的集合为 Ｃ＝｛Ｃ（ｌ）｝!

ｌ＝１。相应

图 ２　三阶段网络剪枝流程

Ｆｉｇ．２　Ｔｈｒｅｅｓｔａｇｅｎｅｔｗｏｒｋｐｒｕｎｉｎｇｐｒｏｃｅｄｕｒｅ
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地，
"

的子网络
"

～
包含的卷积核和通道个数组成

的集合分别表示为 Ｗ
～
＝｛Ｗ

～（ｌ）
｝

!

ｌ＝１和 Ｃ
～
＝

｛Ｃ
～（ｌ）
｝

!

ｌ＝１，且 Ｃ
～（ｌ）≤Ｃ（ｌ）。对于给定的训练数据

集
#ｔｒａｉｎ和测试数据集 #ｔｅｓｔ，为了获得一个最优的

代价敏感子网络，选择以确定最优的通道个数集

合 Ｃ
～为目标，使得对应的子网络

"

～在
#ｔｒａｉｎ上

微调之后对
#ｔｅｓｔ具有最小的整体误识别代价。因

此，该优化目标可描述为以下规划问题：

Ｃ
～ ＝ａｒｇｍｉｎ

Ｃ～
ｃｏｓｔ（

"

～
（Ｃ
～
，Ｗ
～
；
#ｔｒａｉｎ）；#ｔｅｓｔ）

　　ｓ．ｔ．　Ｃ
～（ｌ）≤ αＣ（ｌ）　　ｌ∈ ｛１，２，…，!｝

（１１）
式中：ｃｏｓｔ（·）表示模型的整体误识别代价，由
式（１０）进行计算得到；α∈（０，１００％］为给定的通
道个数保留百分比上限超参数，表示在剪枝的过

程中子网络每个卷积层最多只保留原始网络
"

中对应卷积层百分比为 α的通道个数，起到了限
定子网络通道个数的上界，以达到剪枝效果和缩

小搜索空间的作用。

就一个较大的原始网络而言，其子网络个数

为∏
!

ｌ＝１
Ｃ（ｌ），即使引入超参数 α，通过遍历的方法

寻找较优的代价敏感子网络也难以在相对较少的

搜索次数内实现。因此，引入人工蜂群算法对原

始网络结构进行自动结构搜索来解决此问题。基

于人工蜂群的 ＣＳＰ算法如算法 １所示，主要分为
初始化阶段、雇佣蜂阶段、跟随蜂阶段和侦察蜂

阶段。

１）初始化阶段。将子网络的通道个数集 Ｃ
～

视为蜜源，对数量为 Ω的蜜源集｛Ｃ
～
ｊ｝
Ω
ｊ＝１进行初

始化，即每个卷积层的通道个数 Ｃ
～（ｌ）
ｊ 在（０，αＣ

（ｌ）
］

之间随机选取。

２）雇佣蜂阶段。雇佣蜂为每个蜜源 Ｃ
～
ｊ在其

邻域范围内寻找一个新的蜜源 Ｇ
～
ｊ，Ｇ
～
ｊ中每个卷

积层的通道个数通过式（１２）计算得到。将子网

络 Ｃ
～
ｊ和 Ｇ

～
ｊ训练 Φ个周期，并通过式（１３）分别

计算出 Ｃ
～
ｊ和 Ｇ

～
ｊ的适应度值 ｆｉｔＣ～ｊ和 ｆｉｔＧ～ｊ，如果

ｆｉｔＣ～ｊ＞ｆｉｔＧ～ｊ，则使用 Ｇ
～
ｊ替代 Ｃ

～
ｊ，否则保持 Ｃ

～
ｊ

不变。

Ｇ
～（ｌ）
ｊ ＝［Ｃ

～（ｌ）
ｊ ＋（Ｃ

～（ｌ）
ｊ －Ｃ

～（ｌ）
ｇ ）］ （１２）

式中：为在［－１，＋１］上服从均匀分布的随机

数；Ｃ
～
ｇ为随机选取的邻居蜜源，且 ｊ≠ｇ；［·］表

示取整数部分。

ｆｉｔＣ～ ＝ｃｏｓｔ（"
～
（Ｃ
～
，Ｗ
～
；
#ｔｒａｉｎ）；#ｔｅｓｔ） （１３）

３）跟随蜂阶段。跟随蜂利用式（１４）通过轮
盘赌选择法选择一个蜜源，并将选择的蜜源使用

式（１２）产生新的蜜源，再根据其各自的适应度值
对新旧蜜源进行贪婪选择。

Ｐｊ＝（１－β）１－
ｆｉｔＣ～ｊ
ｆｉｔ( )
ｍａｘ

＋β （１４）

式中：ｆｉｔｍａｘ＝ ｍａｘ
ｊ∈｛１，２，…，Ω｝

ｆｉｔＣ～ｊ；β∈（０，１），用于避免

ｆｉｔＣ～ｊ ＝ｆｉｔｍａｘ时，Ｐｊ＝０。

４）侦察蜂阶段。如果蜜源 Ｃ
～
ｊ经过 Ψ次搜

索之后仍未在邻域内找到比其更优的蜜源，则按

照初始化阶段的方法随机生成一个蜜源代替 Ｃ
～
ｊ。

在雇 佣 蜂 阶 段 和 跟 随 蜂 阶 段 都 用 到 了

式（１３）对给定蜜源 Ｃ
～
ｊ的适应度进行计算，但是

从头开始训练 Ｃ
～
ｊ对应的子网络 "

～
ｊ再通过

式（１０）求得
"

～
的整体误识别代价是非常耗时

的。因此，按照 Ｃ
～
ｊ中各个卷积层的具体通道个

数，首先从经过预训练的原始网络
"

中对应的卷

积层随机挑选相应数目的卷积核作为
"

～
ｊ的卷积

核，使得
"

～
ｊ中各个卷积层参数完全继承自 "

，再

对
"

～
ｊ训练周期 Φ计算适应度。
算法１　基于人工蜂群的 ＣＳＰ算法。
输入：经预训练的初始网络

"

；搜索周期
$

；

蜜源数量 Ω；通道个数保留百分比上限超参数 α；
蜜源等待更新次数上限 Ψ；训练数据集 #ｔｒａｉｎ；测

试数据集
#ｔｒａｉｎ；计算适度值时子网络训练周期数

Φ；轮盘赌选择法参数 β。

输出：最优的通道个数集合 Ｃ
～对应的最优

代价敏感子网络
"

～。
＃初始化阶段：

１：为每个蜜源设置计数器，初始化计数器的

值为０：｛ｔｊ｝
Ω
ｊ＝１＝０。

２：根据 α的值初始化集合｛Ｃ
～
ｊ｝
Ω
ｊ＝１中的每个

蜜源。

３：ＦＯＲｉ＝１→$

ＤＯ
＃雇佣蜂阶段：

４：　ＦＯＲｊ＝１→ΩＤＯ

５：　　通过式（１２）产生一个新的蜜源 Ｇ
～
ｊ。

６：　　将子网络 Ｃ
～
ｊ和 Ｇ

～
ｊ训练 Φ个周期，

并通过式（１３）分别计算出 Ｃ
～
ｊ和 Ｇ

～
ｊ适应度值

ｆｉｔＣ～ｊ和 ｆｉｔＧ～ｊ。

７：　　ＩＦｆｉｔＣ～ｊ＜ｆｉｔＧ～ｊＴＨＥＮ

８：　　　Ｃ
～
ｊ＝Ｇ
～
ｊ；

９：　　　ｆｉｔＣ～ｊ＝ｆｉｔＧ～ｊ；

０９３２
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１０：　 　ｔｊ＝０；
１１：　ＥＬＳＥ
１２：　 　ｔｊ＝ｔｊ＋１；
１３：　ＥＮＤ
１４：ＥＮＤ

＃跟随蜂阶段：
１５：ＦＯＲｊ＝１→ΩＤＯ
１６：　将 β代入式（１４）计算概率 Ｐｊ。
１７：　随机生成一个随机数 ｊ∈［０，１］。
１８：　ＩＦ≤ＰｊＴＨＥＮ

１９：　　通过式（１２）产生一个新的蜜源 Ｇ
～
ｊ。

２０：　　将子网络 Ｃ
～
ｊ和 Ｇ

～
ｊ训练 Φ个周期，

并通过式（１３）分别计算出 Ｃ
～
ｊ和 Ｇ

～
ｊ适应度值

ｆｉｔＣ～ｊ和 ｆｉｔＧ～ｊ。

２１：　　ＩＦｆｉｔＣ～ｊ＞ｆｉｔＧ～ｊＴＨＥＮ

２２：　　　Ｃ
～
ｊ＝Ｇ
～
ｊ；

２３：　　　ｆｉｔＣ～ｊ＝ｆｉｔＧ～ｊ；

２４：　　　ｔｊ＝０；
２５：　　ＥＬＳＥ
２６：　　　ｔｊ＝ｔｊ＋１；
２７：　 　ＥＮＤ
２８：　ＥＮＤ
２９：ＥＮＤ

＃侦察蜂阶段：
３０：ＦＯＲｊ＝１→ΩＤＯ
３１：　ＩＦｔｊ＞ΨＴＨＥＮ

３２：　　　重新初始化 Ｇ
～
ｊ。

３３：　ＥＮＤ
３４：ＥＮＤ
３５：ＥＮＤ

３６：Ｃ
～
ｊ
 ＝ａｒｇｍｉｎ

Ｃ～
ｃｏｓｔ（

"

～
（Ｃ
～
ｊ，Ｗ
～
ｊ；#ｔｒａｉｎ）；#ｔｅｓｔ）

３７：ＲＥＴＵＲＮ最优的通道个数集合 Ｃ
～对应

的最优代价敏感子网络
"

～。
在算法１所示的人工蜂群算法中的 ４个阶

段，都会因计算新生成的子网络适应度而增加额

外的训练周期。对于初始化阶段，Ω个子网络计
算适应度增加的额外训练周期总数为 Ω×Φ。雇
佣蜂阶段每个搜索周期内亦有 Ω个子网络需计
算适应度，该阶段增加的额外训练周期总数为

$

×Ω×Φ。跟随蜂阶段和侦察蜂阶段具有较大
的随机性，额外增加的训练周期数的范围分别在

０～２×
$

×Ω×Φ范围内，则剪枝过程中增加的额
外训练周期总数至少为（

$

＋１）×Ω×Φ，最多为

（３
$

＋１）×Ω×Φ。因此，算法 １引入相对增加了
模型在训练过程中的计算量，但对于弹道目标识

别而言，有效降低模型在识别过程的计算量比降

低模型在训练过程中的计算量相对更为重要，而

控制通道数量超参数 α的引入可以使算法１在搜
索过程中寻找通道数更少而误识别代价更小的子

网络，进而减少识别过程中的计算量。

２．４　ＣＳＣＥ损失函数
传统的剪枝算法在微调过程中对代价敏感子

网络的训练策略和预训练过程相同，即通过最小

化分类损失进一步使代价敏感子网络分类错误率

最小化，不能保证微调后的代价敏感子网络具有

较低的误识别代价。为了使代价敏感子网络在微

调过程中仍以最小化误识别代价为目标，可构造

代价敏感损失函数，使其侧重对误识别代价较高

的类别正确分类
［１５］
。

为了实现上述目标，首先对式（８）表示的 ＣＥ
损失函数按照各个类别展开，得

Ｊ（θ）＝－１(Ｋ １
Ｎ１∑

Ｎ１

ｎ＝１
１｛ｙｎ ＝１｝ｌｎＰ（ｙｎ ＝１ｘｎ；θ）＋

　　 １
Ｎ２∑

Ｎ２

ｎ＝１
１｛ｙｎ ＝２｝ｌｎＰ（ｙｎ ＝２｜ｘｎ；θ）＋… ＋

　　 １
ＮＫ∑

ＮＫ

ｎ＝１
１｛ｙｎ ＝Ｋ｝ｌｎＰ（ｙｎ ＝Ｋ｜ｘｎ；θ )） ＝

　　 １
Ｋ
（Ｊ１（θ）＋Ｊ２（θ）＋… ＋ＪＫ（θ）） （１５）

式中：｛Ｎｋ｝
Ｋ
ｋ＝１为数据集中各个类别的样本的总

数，且∑
Ｋ

ｋ＝１
Ｎｋ ＝Ｎ；Ｊｋ（θ）为 Ｊ（θ）关于第 ｋ个类别

的分项，即

Ｊｋ（θ）＝－
１
Ｎｋ∑

Ｎｋ

ｎ＝１
１｛ｙｎ ＝ｋ｝ｌｎＰ（ｙｎ ＝ｋｘｎ；θ）

（１６）
由式（１５）可以看出，整体损失函数关于各个

类别的分项具有平等的重要性，在训练过程中不

能起到侧重对误识别代价较高的类别正确分类的

作用。因此，对损失函数中关于每个类别的分项

分配不同的权重 λｉ，即

Ｊ′（θ）＝１Ｋ
（λ１Ｊ１（θ）＋λ２Ｊ２（θ）＋… ＋λＫＪＫ（θ））

（１７）
式中：｛λｋ｝

Ｋ
ｋ＝１＞０。

在式（１７）中，对于误识别代价较高的类别，
可以赋予相对较大的权重，从而使得网络的训练

更加倾向于对该类别的样本正确分类，由此得到

了 ＣＳＣＥ损失函数。对于弹道目标识别而言，弹

１９３２
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头识别正确率的重要性是远大于诱饵等其他目标

的，模型应该尽量拟合弹头这类目标的样本。假

设 Ｊ１（θ）为 Ｊ（θ）关于弹头这类目标的分项，可将
式（１７）简化为

Ｊ′（θ）＝１ (Ｋ Ｊ１（θ）＋λ∑
Ｋ

ｉ＝２
Ｊｉ（θ )） （１８）

式中：超参数 λ＞０，用于控制模型对弹头类目标
样本和其他类目标样本的相对拟合程度。

３　实验与分析

３．１　实验数据
为检验本文算法的性能，建立了弹头、高

仿诱饵、简单诱饵、球形诱饵和母舱等 ５类典
型弹道目标的仿真模型，其具体物理参数如

图 ３所示，同时使用 ＦＥＫＯ软件中的物理光学
算法对这 ５类目标进行高频散射计算来获取
其 ＨＲＲＰ数据［１６］

。仿真采用水平极化方式，雷

达中心频率设置为１０ＧＨｚ，鉴于各个目标的对
称性，仿真的方位角范围设置为 ０°～１８０°，仿
真精度为 ０．０５°。

每类目标分别仿真得到了 ３６０１个不同方位

角下的 ＨＲＲＰ样本，其距离单元个数 Ｅ＝２５６。随
机从每类目标的 ＨＲＲＰ样本中选取其中的 ２０％
组成测试数据集，将剩余的样本按照表 １所示的
样本个数组成训练数据集，其中 Ｉｍ０为平衡数据
集，Ｉｍ１、Ｉｍ２和 Ｉｍ３为相对不平衡的数据集，且
Ｉｍ１的弹头样本数量 ＞Ｉｍ２的弹头样本数量 ＞
Ｉｍ３的弹头样本数量。假定弹头的误识别代价 ＞
高仿诱饵的误识别代价 ＞简单诱饵的误识别代
价 ＞母舱的误识别代价 ＞球形诱饵的误识别代
价，并且在不平衡数据集中误识别代价高的类别

分配的样本数量相对较少，用以检验算法在不同

数据分布条件下的识别性能。

３．２　实验设计
为了检验提出的 ＣＳＰ算法和 ＣＳＣＥ损失函数

对传统１ＤＣＮＮ的改进效果，分别将单独使用 ＣＥ
损失函数训练的 １ＤＣＮＮ———ＣＮＮ１Ｄ（ＣＥ）、同时
结合 ＣＳＰ和 ＣＥ损失函数训练的 １ＤＣＮＮ———
ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＥ）、单独使用 ＣＳＣＥ损失函数训
练的 １ＤＣＮＮ———ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）和同时结合
ＣＳＰ和 ＣＳＣＥ损 失 函 数 训 练 的 １ＤＣＮＮ———
ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）进行对比。

图 ３　仿真目标物理特征

Ｆｉｇ．３　Ｐｈｙｓｉｃａｌｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｏｆｓｉｍｕｌａｔｅｄｔａｒｇｅｔｓ

表 １　数据集样本数量

Ｔａｂｌｅ１　Ｓａｍｐｌｅｎｕｍｂｅｒｏｆｄａｔａｓｅｔｓ

数据集

训练数据集各类样本数

弹头
高仿

诱饵

简单

诱饵
母舱

球形

诱饵

测试数据集

各类样本数

Ｉｍ０ ２８８１ ２８８１ ２８８１ ２８８１ ２８８１ ７２０

Ｉｍ１ ２３０５ ２４４９ ２５９３ ２７３７ ２８８１ ７２０

Ｉｍ２ １７２９ ２０１７ ２３０５ ２５９３ ２８８１ ７２０

Ｉｍ３ １１５２ １７２９ ２３０５ ２５９３ ２８８１ ７２０

　　模型训练采用 ｄｉｆｆＧｒａｄ算法［１７］
，并使用文

献［１７］中的默认参数设置，训练的批大小统一设

置为６４。上述４个模型中，需剪枝的模型在微调
过程中的训练周期数设置为 ２００，无需剪枝的模
型在训练过程中周期数设置为 ２００。算法 １的参
数设置为：搜索周期

$

＝１０，蜜源数量 Ω＝１０，蜜
源等待更新次数上限 Ψ＝５，计算适度值时子网络
训练周期数 Φ＝２，轮盘赌选择法参数 β＝０．１。
按照误识别代价由高到低的顺序，将识别正确的

代价设为０，同时假定将弹头误识别为诱饵的代
价远高于将诱饵误识别为弹头的代价

［２］
，给出了

如下３个代价矩阵进行实验：

２９３２
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Ｍ１ ＝

０ ２ ４ ６ ８
２ ０ ４ ６ ８
４ ４ ０ ６ ８
６ ６ ６ ０ ８















２０ ２０ ２０ ２０ ０

Ｍ２ ＝

０ ０．１ ０．３ ０．５ １．５
０．１ ０ ０．３ ０．５ １．５
０．３ ０．３ ０ ０．５ １．５
０．５ ０．５ ０．５ ０ １．５
３．１ ３．１ ３．１ ３．















１ ０

Ｍ３ ＝

０ ０．５ １．７ ６．５ ９．１
０．７ ０ １．７ ６．２ ９．４
１．８ １．７ ０ ７ ９．６
５ ６ ７ ０ ９．５















１１ １３ １５ １７ ０

３个代价矩阵从上到下、从左到右分别表示
的真实类别和预测类别次序为球形诱饵、母舱、简

单诱饵、高仿诱饵、弹头。实验中，按照式（１０）计
算各算法在不同的代价矩阵下测试数据集的整体

误识别代价。

３．３　实验结果分析
分别使用 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＥ）、ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＥ）、

ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）和ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）等４种方
法对不同的数据集进行实验，得到测试数据集整

体误识别代价和识别正确率如表２所示。在相同
代价矩阵和数据集条件下，测试数据集整体误识

别代价的最优结果已在表２中加粗表示。
从表２可以得出以下结论：
１）ＣＮＮ１Ｄ（ＣＥ）与 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＥ）对比

实验可以看出，大多数情况下，经过剪枝后的模型

相对于未剪枝的模型整体识别正确率有所提高，

但是剪枝后的模型却具有较高的整体误识别代

价，说明剪枝后的模型主要是提高了误识别代价

较小类别的识别正确率。这一结果的主要原因

是：剪枝后的模型在微调过程中使用的传统 ＣＥ
损失函数主要以提高整体识别正确率为目标，未

侧重使误识别代价较高的类别正确分类。

２）将基于传统 ＣＥ损失函数训练的模型与
基于 ＣＳＣＥ损失函数训练的模型对比，即 ＣＮＮ１Ｄ
（ＣＥ）与 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）对比、ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＥ）
与 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）对比，可以看出基于
ＣＳＣＥ损失函数训练的模型具有较小的整体识别
正确率，但是整体误识别代价有所降低，说明误识

别代价较高类别的识别正确率有所提升，因此证

明了所提出的 ＣＳＣＥ损失函数可以通过改变传统
ＣＥ损失函数对不同误识别代价类别样本的拟合
程度来提高模型的代价敏感性。

３）ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）和 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）
对比可以看出，经过代价敏感剪枝后的模型比未

剪枝的模型具有较低的整体误识别代价，且保证

了与未剪枝的模型具有相近的整体识别正确率

（剪枝后的模型和未剪枝的模型识别正确率分别

在９３％和９２％以上），说明所提出的代价敏感剪
枝算法可以有效地找到原始网络的代价敏感子

网络。

４）４种方法在不同数据集和不同代价矩阵
下的对比实验可以看出，ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）在
保证较高的识别正确率前提下具有更小的整体误

识别代价，进一步证明了提出的 ＣＳＰ和 ＣＳＣＥ损
失函数相结合的方法对于降低整体误识别代价的

有效性。

图４为代价矩阵为 Ｍ１时 ４种模型在不同数
据集上训练时测试数据集整体误识别代价的变化

曲线。可以看出，经过剪枝后的模型具有较低的

表 ２　四种方法的识别结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｆｏｕｒｍｅｔｈｏｄｓ

代价

矩阵
数据集

测试数据集整体误识别代价 测试数据集整体识别正确率／％

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＥ）

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＳＰ＋ＣＥ）

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＳＣＥ）

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＥ）

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＳＰ＋ＣＥ）

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＳＣＥ）

ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）

Ｍ１

Ｉｍ０ ９２４．００±２６．００ ８９６．００±４２．００ ７６２．００±４８．００ ６４８．００±６８．００ ９５．２９±０．２６ ９５．５０±０．１２ ９４．４７±０．４４ ９５．３８±０．５３
Ｉｍ１ ８３０．００±５２．００ １０１６．００±２８．００ ７６２．００±１４．００ ７４２．００±１８．００ ９５．５０±０．３５ ９５．５０±０．７０ ９４．７４±０．１２ ９５．４７±０．０９
Ｉｍ２ １０１２．００±７８．００ １１９０．００±１１２．００ ８５２．００±２８．００ ７７１．００±１５．００ ９４．３３±１．２０ ９５．５８±０．３２ ９４．１２±０．２６ ９５．０３±０．２９
Ｉｍ３ １５２７．００±１７．００ １５７４．００±１１０．００１０１２．００±６２．００ ８５７．００±１２８．００ ９２．９８±０．８２ ９３．６０±０．５６ ９３．５１±０．２３ ９３．９２±０．８２

Ｍ２

Ｉｍ０ １４２．０５±１０．４５ １７６．２０±５．００ １４２．１０±１２．６０ １３６．７５±６．２５ ９５．７６±０．０３ ９５．９６±０．１８ ９４．５０±０．４１ ９４．８８±０．０３
Ｉｍ１ １４１．３０±３．００ １６９．６５±４．６５ １４２．６５±７．５５ １３４．７５±０．４５ ９５．４４±０．１８ ９６．０５±０．５０ ９４．７４±０．２９ ９４．９４±０．０９
Ｉｍ２ １７５．８５±９．２５ １９７．７０±１５．３０ １５１．２０±３．２０ １４３．６０±８．８０ ９５．３５±０．０３ ９５．３２±０．０６ ９４．２４±０．２０ ９４．５０±０．１２
Ｉｍ３ ２０９．６５±２２．８５ ２２６．６４±１．６５ １７９．３０±１４．６０ １７４．７０±０．３０ ９４．４２±０．０３ ９４．１５±０．５３ ９３．０１±０．６１ ９４．４４±０．０６

Ｍ３

Ｉｍ０ ８４５．４５±７４．０５ ８９０．１０±２１．３０ ８３８．７５±２２．９５ ８１１．３５±１３．０５ ９５．４４±０．１８ ９５．９９±０．０３ ９４．９１±０．１８ ９５．５０±０．２４
Ｉｍ１ ８０３．７０±５０．４０ ９６８．１５±１３．４５ ９３９．１５±４２．５５ ７６９．６５±３２．１５ ９５．８８±０．４４ ９６．２６±０．１８ ９４．３０±０．３２ ９５．８５±０．１２
Ｉｍ２ ９１０．７０±１６．９０ １１４５．８０±３１．００ ９７９．００±４０．６０ ９２２．２０±３１．７０ ９５．４４±０．０６ ９５．５６±０．１２ ９４．２７±０．２９ ９４．９２±０．３５
Ｉｍ３ １３４２．００±７１．００ １３４６．７５±２９．８５ １１５５．１０±１２２．３０１１２２．２５±４．７５ ９４．１２±０．２０ ９４．３９±０．１８ ９３．３６±０．６７ ９３．４２±０．１５
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图 ４　代价矩阵为 Ｍ１时 ４种模型在不同数据集上的训练曲线

Ｆｉｇ．４　ＴｒａｉｎｉｎｇｃｕｒｖｅｓｏｆｆｏｕｒｍｏｄｅｌｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｔａｓｅｔｓｗｈｅｎｃｏｓｔｍａｔｒｉｘｉｓＭ１

整体误识别代价起始值且收敛速度比随机初始化

的未剪枝网络更快，这是因为剪枝后的模型继承

了原始模型的部分参数，而且这部分参数组成了

经过人工蜂群算法挑选出的代价敏感子网络。同

时也可以看出，ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）具有更低的
整体误识别代价水平渐进线，并且随着训练次数

的增加整体误识别代价趋于更加持续的稳定

状态。

为了定量分析 ＣＳＰ算法对模型的压缩效果，
分别统计剪去的浮点运算量、模型参数总数和通

道总数占原始模型相关量的百分比，结果如表 ３
所示。由实验设置可知，剪枝过程中增加的额外

训练周期总数至少为（
$

＋１）×Ω×Φ＝（１０＋１）×
１０×２＝２２０，最多为（３

$

＋１）×Ω×Φ＝（３０＋１）×
１０×２＝６２０，显然使得训练过程中的计算量增加。
但由表３可以看出，在图 １原始模型的参数配置
条件下，采用 ＣＳＰ算法在保证降低整体误识别代
价和较高识别率的前提下，可分别减少原始网络

５０％以上的浮点运算量、４０％以上的模型参数和
２０％以上的通道总数，有效降低了模型在识别阶
段的计算量。模型在不同的数据集和代价矩阵下

具有不同的参数总数和通道总数，说明在剪枝的

过程中算法会自动地搜索到代价敏感的子网络，

避免了在设计具有代价敏感的网络结构时人工

调参。

表 ３　三种指标下模型剪枝量百分比
Ｔａｂｌｅ３　Ｐｒｕｎｅｄｐｅｒｃｅｎｔａｇｅｓｏｆｍｏｄｅｌｕｎｄｅｒｔｈｒｅｅｍｅｔｒｉｃｓ

代价

矩阵

数据

集
浮点运算量／％ 参数总数／％ 通道总数／％

Ｍ１

Ｉｍ０ ７５．９０±２．８８ ８３．１０±７．２０ 　５８．００±１２．０７
Ｉｍ１ ６５．９３±１１．１９ ８０．９９±５．５６ ６０．１３±４．７３
Ｉｍ２ ６５．９９±１３．２０ ７８．２１±３．００ ５４．８０±５．５３
Ｉｍ３ ６５．５８±９．１８ ７０．４３±６．６３ ４８．４３±７．７７

Ｍ２

Ｉｍ０ 　６１．８９±１３．２０　５４．５８±１０．１８ ３５．６０±７．００
Ｉｍ１ ８１．９３±５．１８ ８６．５６±４．９５ ６０．６３±１．６３
Ｉｍ２ ５３．７４±３．４６ ５７．３０±７．３８ ３４．５０±６．３７
Ｉｍ３ ７２．５２±０．９０ ８２．４５±６．８４ ５７．７０±１０．１７

Ｍ３

Ｉｍ０ ６７．３６±３．１３ ７７．９７±２．６９ ４９．５７±９．５０
Ｉｍ１ ６７．２１±５．２４ ８３．９７±５．２０ ６１．８７±４．０７
Ｉｍ２ ６３．６１±３．８６ ７４．９０±１２．９６ ５２．６７±１５．８０
Ｉｍ３ ６２．８１±３．５８ ６９．８１±１０．６０ ４５．７３±１３．７３

３．４　噪声对模型性能的影响分析
由于弹道中段目标在空间环境中仍会存在一

定噪声影响，为了进一步比较模型在不同信噪比

（ＳｉｇｎａｌｔｏＮｏｉｓｅＲａｔｉｏ，ＳＮＲ）下的整体误识别代
价，将上述４个数据集中的样本加入高斯白噪声
并采用与上文相同的实验设置进行实验。ＳＮＲ
的定义

［５６，８］
如下：

ＳＮＲ＝１０ｌｇ∑
Ｅ

ｌ＝１
Ｐｌ

ＥＰ









Ｎｏｉｓｅ

（１９）

式中：Ｅ＝２５６为ＨＲＲＰ的距离单元个数；Ｐｌ为第ｌ
个距离单元的原始信号强度；ＰＮｏｉｓｅ为噪声的信号
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强度。

ＳＮＲ的取值范围为｛－１０，－５，０，５，１０，１５，
２０，２５，３０，３５，４０｝ｄＢ，当代价矩阵为 Ｍ１时，４种
模型在不同 ＳＮＲ数据集上的整体误识别代价变
化情况如图５所示。可分析得到如下结论：

１）ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＥ）虽然引入了 ＣＳＰ算
法，但其误识别代价某些情况下比 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＥ）
的误识别代价高，这是因为其在剪枝后的微调过

程以整体识别正确率为目标，忽略了各个类别目

标之间的误识别代价，致使整体误识别代价在不

同 ＳＮＲ条件下变化较大。说明在噪声条件下，
１ＤＣＮＮ中单独使用 ＣＳＰ算法不能有效降低整体
误识别代价。

２）当 －１０ｄＢ≤ＳＮＲ≤３０ｄＢ时，随着ＳＮＲ逐
渐增大，４种模型在 ４个数据集上的整体误识别
代价逐渐减小，大多数情况下，ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）和
ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）比 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＥ）和 ＣＮＮ１Ｄ

（ＣＳＰ＋ＣＥ）的整体误识别代价低，说明 ＣＳＣＥ损
失函数在不同程度的噪声条件下亦可以有效降低

整体误识别代价。当 ３０ｄＢ＜ＳＮＲ≤４０ｄＢ时，随
着 ＳＮＲ增大，４种模型在相同的数据集上的误识
别代价基本相似，且基本不再减少。

３）ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）与 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）
的整体误识别代价在不同的 ＳＮＲ条件下的差异
相对较小，但 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）是对 ＣＮＮ１Ｄ
（ＣＳＣＥ）剪枝后得到的子网络，其模型计算复杂
度更小。

总之，在上述 ＳＮＲ的取值范围内，与传统的
１ＤＣＮＮ相比，将 ＣＳＰ算法和 ＣＳＣＥ损失函数相
结合优化１ＤＣＮＮ的方法大多数情况下仍然同时
实现了降低模型复杂度和降低整体误识别代价

２项任务，且在 －１０ｄＢ≤ＳＮＲ≤３０ｄＢ时效果相
对比较明显，进一步证明了所提方法在不同程度

的噪声数据集上具有一定的有效性和通用性。

图 ５　代价矩阵为 Ｍ１时 ４种模型在不同 ＳＮＲ数据集上的整体误识别代价

Ｆｉｇ．５　ＴｏｔａｌｍｉｓｒｅｃｏｇｎｉｔｉｏｎｃｏｓｔｏｆｆｏｕｒｍｏｄｅｌｓｉｎｄｉｆｆｅｒｅｎｔｄａｔａｓｅｔｓｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔＳＮＲｗｈｅｎｃｏｓｔｍａｔｒｉｘｉｓＭ１

３．５　超参数对实验结果的影响分析
首先对 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）中 ＣＳＣＥ损失函数的

超参数 λ取不同的值进行实验，从而确定相对较
优的 λ取值 λ。在讨论剪枝算法的超参数 α对
模型的影响时，先取 λ＝λ，再选取不同的 α值
对模型 ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＰ＋ＣＳＣＥ）进行实验。代价矩
阵为 Ｍ１时２个超参数在４个数据集上对模型的
影响效果分别如图 ６和图 ７所示，图中“Ｎｏｎ”表

示未剪枝的原始网络。

由图６（ａ）可以看出，随着 ＣＳＣＥ损失函数的
超参数 λ从 １０１减小到 １０－４，ＣＮＮ１Ｄ（ＣＳＣＥ）在
４个数据集上的平均整体误识别代价呈现出先减
后增的变化趋势，同时从图６（ｂ）可以看出其他目
标与弹头识别正确率之比呈现出递减趋势，说明

适当地减少 λ的值可以增加模型对弹头这类误
识别代价相对较高目标的拟合程度，进而减少整
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图 ６　代价矩阵为 Ｍ１时超参数 λ对实验结果的影响

Ｆｉｇ．６　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｈｙｐｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒλｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

ｗｈｅｎｃｏｓｔｍａｔｒｉｘｉｓＭ１

图 ７　代价矩阵为 Ｍ１时超参数 α对实验结果的影响

Ｆｉｇ．７　Ｅｆｆｅｃｔｓｏｆｈｙｐｅｒｐａｒａｍｅｔｅｒαｏｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌｒｅｓｕｌｔｓ

ｗｈｅｎｃｏｓｔｍａｔｒｉｘｉｓＭ１

体误识别代价，当 λ过小时会导致其他类别样本
的拟合程度显著降低，进而导致整体误识别代价

的增高。λ∈［１０－２，１０－１］时，模型在各个数据集

上都取得了较小的整体误识别代价，因此在分析

超参数 α对模型的影响时令 λ ＝０．０５。
由图７（ａ）可以看出，在图中的取值范围内都

会一定程度上减少原始未剪枝模型的通道数，但

随着 α的增加，剪枝后模型的通道总数整体上呈
现上升的趋势，同时通道总数的上升也意味着模

型的参数总量和计算复杂度的上升。图 ７（ｂ）表
明模型在不同的数据集上的最优的 α取值不尽
相同，为了实现降低整体误识别代价和降低模型

计算复杂度的折中，α在 Ｉｍ０、Ｉｍ１、Ｉｍ２和 Ｉｍ３上
相对较优的取值分别在［６０％，８０％］、［６０％，
８０％］、［７０％，９０％］和［３０％，５０％］之间。

从图６（ａ）和图 ７（ｂ）还可以看出，训练集中
误识别代价较高类别的样本数越少，大多数情况

下测试集的平均整体误识别代价越高，说明在现

实情况下增加误识别代价高类别的样本数量的必

要性。

４　结　论

１）在不同的数据集和代价矩阵下的对比实
验表明，提出的基于 ＣＳＰ的 １ＤＣＮＮ与传统的
１ＤＣＮＮ在各个数据集上的识别正确率分别在
９３％和９２％以上，提出的方法保证了与传统的
１ＤＣＮＮ具有相近的识别正确率前提下有效降低
了整体误识别代价。

２）所提方法一定程度上增加了学习过程中
的计算量，但经过 ＣＳＰ后的 １ＤＣＮＮ与未剪枝的
原始模型相比，可分别减少 ５０％以上的浮点运算
量、４０％以上的模型参数和 ２０％以上的通道总
数，有效降低了模型识别过程中的计算量。

３）在不同 ＳＮＲ数据集上，与传统的 １ＤＣＮＮ
相比，将 ＣＳＰ算法和 ＣＳＣＥ损失函数相结合优化
１ＤＣＮＮ的方法，大多数情况下仍然同时实现了
降低模型复杂度和降低整体误识别代价 ２项任
务，且当 －１０ｄＢ≤ＳＮＲ≤３０ｄＢ时效果相对比较
明显，进一步证明了所提方法在不同程度的噪声

数据集上具有一定的有效性和通用性。

４）随着ＣＳＣＥ损失函数的超参数λ从１０１减
小到１０－４，模型在４个数据集上的平均整体误识
别代价呈现出先减后增的变化趋势，综合来看，λ
的最优取值范围是［１０－２，１０－１］。

５）随着ＣＳＰ的超参数α的增大，剪枝后的模
型在不同数据集上计算复杂度整体呈现上升趋

势，而其整体误识别代价变化差异较大，综合考虑

计算复杂度和误识别代价的折中，α在 Ｉｍ０、Ｉｍ１、
Ｉｍ２和 Ｉｍ３上相对较优的取值分别在［６０％，
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胶铆混合修补铝合金板的疲劳性能研究
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　　摘　　　要：针对胶铆混合连接方式单面修补铝合金板的疲劳性能，设计了未修理、铆接
修理、胶接修理和胶铆修理４种不同形式的试验件，对其进行了疲劳试验。建立了试验件的有
限元模型，得到了结构应力分布，获得了裂纹长度裂纹尖端应力强度因子（ＳＩＦ）曲线，并与试
验结果进行了对比。结果表明：胶接修理和胶铆修理能有效降低裂纹处应力水平及裂纹扩展

速率，且相对于未修理试验件疲劳寿命分别提升 １８４．３％和 １９７．３％；胶铆修理中铆钉能抑制
胶层脱黏，相比胶接修理方式修理质量更可靠有效；有限元分析（ＦＥＡ）结果与试验数据吻合良
好，ＳＩＦ误差基本保持在８％以内。

关　键　词：修补方式；疲劳性能；疲劳裂纹扩展；有限元分析（ＦＥＡ）；应力强度因子（ＳＩＦ）
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文献标志码：Ａ　　　　文章编号：１００１５９６５（２０２１）１１２３９９０８

　　飞机在服役过程中，机体结构在交变载荷的
作用下容易产生疲劳裂纹损伤，据统计表明，机身

蒙皮 处 产 生 疲 劳 裂 纹 现 象 最 为 严 重，约 占

９１．３％［１］
。疲劳裂纹产生后若没有被及时发现

及修理，将最终导致结构的破坏，严重威胁飞行安

全
［２］
。因此，必须第一时间对产生疲劳裂纹的损

伤部位进行更换或修理。目前，针对铝合金蒙皮

结构出现的疲劳裂纹损伤，通常采用的修理方式

为裂纹尖端钻止裂孔（裂纹长度小于 １５ｍｍ）和
补片补强方式修理（裂纹长度大于１５ｍｍ）［３］。

止裂孔维修是通过消除裂纹尖端应力奇异性

的方式降低应力集中，延缓裂纹扩展速率，属于临

时性修理。而补片补强修理方案中，由于蒙皮结

构内部不可达、不易操作等原因，一般采用金属补

片通过铆接单面修补受损区域。铆接具有刚度

高、抗剥离力强、可靠性高等优点，在航空行业中

得到广泛应用。然而，由于铆钉的存在会增加结

构质量，并且孔边区域会产生应力集中，使得结构

受载情况更为恶劣，修理效果会大打折扣
［４］
。因

此，新兴了另一种裂纹修补方式———复合材料胶

接修补，由于胶接不需要开孔且具有连续的面连

接，提高了结构强度和整体刚度，抗疲劳性能较传

统铆接修理大幅提高
［５７］
。但是，胶接也存在固

有缺陷：抗剥离能力弱，易受湿热、腐蚀等外界环

境因素影响而发生胶层老化，并且胶接的破坏形

式是突然性开裂，瞬时连接强度降为零，大大限制

了其在航空结构中的使用范围
［８］
。

基于此，有学者提出在机械连接中加入胶层

进行混合连接以综合二者的优点
［９１３］
，并且开始

尝试在蒙皮结构修理中进行应用
［１４］
，发现混合连

接方式具有更好的力学性能。库克超
［１１］
提出在

ＣＦＲＰ／铝合金异质材料之间采用胶铆混合方式进
行连接的方法，分别通过有限元仿真和拉剪试验

的方式对铆接、胶接和胶铆连接方式进行性能测

试，并进行了对比分析，结果表明，胶铆混合连接

接头的应力分布均匀，相比铆接方式降低了接头
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孔边应力集中水平，且铆钉的存在使得胶层所受

剥离力与剪切力明显削弱，综合作用使得混合连

接接头的力学性能显著提升。Ｓａｄｏｗｓｋｉ等［１２］
对

铆接、胶接和胶铆混合连接 ３种不同连接方式的
双搭接结构进行静力拉伸测试和数值计算，结果

表明，混合连接结构的拉伸强度最高，且比胶接结

构和铆接结构分别高 １１％和 １３０％。另外，相比
纯胶接连接，加入紧固件进行混合连接一方面可

以缓解胶层损伤扩展，但同时也可能带来应力集

中的不利影响
［１３］
。原志翔

［１４］
采用胶接和胶铆混

合２种不同连接方式对带圆形损伤孔的复合材料
进行修补并开展静力拉伸测试，结果发现，胶铆混

合修补方式承载能力更高。目前，对胶铆混合连

接的研究大部分是针对胶铆接头的性能研究和理

论分析，而对于胶铆混合连接在裂纹修理结构中

的应用非常有限。

在补片铆接修理中，一般采用压铆连接，从而

有效提升修理结构的强度和刚度。但是，压铆连

接需要铆枪与顶铁在结构内外表面共同配合操作

才能完成，对工艺要求较高且耗时较长，而且会受

制于蒙皮结构的形状和空间位置。考虑到胶铆混

合连接中高性能胶黏剂的承载能力较强，对起辅

助连接作用的铆钉强度要求不需要太高
［８］
，尝试

在混合连接修理结构中采用单面特种铆接———拉

铆工艺作为胶接的辅助工艺。与普通压铆连接相

比，拉铆连接操作简单，由于不需要顶铁配合且可

单面操作，效率更高，并且在与胶层配合的接头力

学性能研究中表现良好
［１２，１５］

。

基于此，本文尝试将胶铆混合连接方式应用

到带中心裂纹铝合金板的单面修补中，开展与未

修理、铆接修理和胶接修理试验件的疲劳性能对

比试验。同时，建立了 ４种试验件的有限元仿真
模型，分析了不同修理方式下结构应力分布和裂

纹尖端应力强度因子（ＳＩＦ）变化，并与试验结果
进行了对比分析。

１　试验设备、材料和方法
１．１　材料参数

试验件采用３ｍｍ厚度的 ２０２４铝合金板（材
料参数参考文献［１６］）模拟蒙皮结构，使用相同
材质和厚度的金属补片进行单面修补。铆钉选用

ＣＲ３２１２沉头拉铆钉（钉体材质为 ５０５６铝合金），
补片与基板之间采用双组分环氧树脂胶黏剂

（Ｌｏｒｄ３２０／３２２）进行黏接。材料的主要性能参数
如表１所示，其中铆钉与胶黏剂的参数由供应商
提供。

表 １　材料性能参数

Ｔａｂｌｅ１　Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｍａｔｅｒｉａｌｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ

材料参数　　 ２０２４［１６］ ＣＲ３２１２ Ｌｏｒｄ３２０／３２２

弹性模量／ＧＰａ ７２ ６９ １．５９

泊松比 ０．３３ ０．３３ ０．３５

屈服强度／ＭＰａ ３７１ ３２６

拉伸强度／ＭＰａ ４４２ ４７２ ３０．６

剪切强度／ＭＰａ １１．７

１．２　试验件制备
为了比对验证采用胶铆混合连接方式的修补

效果，制备未修理、铆接修理、胶接修理和胶铆修

理４种不同形式的试验件并分组（依次编组为第
Ｏ、Ｍ、Ｊ和 Ｈ组），每组 ４件，组内编号为 Ｏ１、Ｏ
２、Ｏ３，…，依次类推。胶铆修理试验件和 ＣＲ３２１２
拉铆钉的尺寸示意图如图１所示。铝合金基板的
尺寸为 ３４０ｍｍ×１００ｍｍ×３ｍｍ，在中心处用线
切割预制了半边长度 ａ＝１０ｍｍ的中心穿透裂
纹，裂纹宽度为 ０．５ｍｍ，裂纹方向与基板长度方
向垂直。铝合金补片尺寸为 ８０ｍｍ×６０ｍｍ×
３ｍｍ，铆钉钉体直径为 ４ｍｍ。其余 ３组试验件
的尺寸参数与胶铆混合连接修理试验件一致，不

同的是，铆接修理试验件不加入胶层黏接，胶接修

理试验件不进行开孔和铆接。

另外，如图２所示，为了保证试验件的质量统
一，规定胶铆修理试验件制作流程如下：

图 １　胶铆修理试验件和铆钉几何模型

Ｆｉｇ．１　Ｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｌｍｏｄｅｌｏｆａｄｈｅｓｉｖｅｒｉｖｅｔｒｅｐａｉｒｓｐｅｃｉｍｅｎａｎｄｒｉｖｅｔ
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图 ２　试验件制作流程

Ｆｉｇ．２　Ｐｒｏｄｕｃｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎ

　　１）清洗打磨。试验件上的油垢污渍等会影
响胶层黏接效果，在黏接前使用砂纸打磨补片和

基板黏接区域并使用丙酮清洗擦拭。清洗好的试

验件置于洁净处干燥通风。

２）涂胶黏接。对处理好的补片和基板黏接
区域分别涂胶，为了控制胶层厚度统一，将少许

０．５ｍｍ直径的玻璃微珠均匀撒在胶层中，将补片
与基板黏接并使用穿心夹定位夹紧。

３）铆钉连接。补片与基板黏接后，立即使用
气动铆枪将补片与基板进行拉铆连接。

４）胶层固化。根据 Ｌｏｒｄ３２０／３２２胶黏剂给
出的参数性能，将试验件置于洁净处静置 ２４ｈ自
然固化。

铆接、胶接修理试验件的加工方式参考胶铆修

理试验件，在加工过程中发现，由于铆钉作用，胶铆

混合连接对胶层厚度控制和固化时补片的加压固

定都相比纯胶接更方便可靠，修理的效率更高。

１．３　疲劳性能测试
采用 ＭＴＳ８１０５００ｋＮ疲劳试验机对试验件

进行疲劳性能测试，试验时参照 ＧＢ／Ｔ３０７５—
２００８［１７］试验标准并设置加载参数如下：应力比 Ｒ＝
０．１，频率１０Ｈｚ，最大轴向载荷 σｍａｘ＝７０ＭＰａ，正
弦波加载。试验过程中，通过裂纹观测装置定期

对一定疲劳循环周次后的裂纹长度进行测量并记

录（见图３）。

图 ３　疲劳性能测试现场

Ｆｉｇ．３　Ｆａｔｉｇｕｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｔｅｓｔｓｅｔｕｐ

２　试验结果分析

２．１　试验结果
将４组试验件依次安装在疲劳试验机上进行

疲劳加载测试，试验结果如表 ２所示。为了比较
不同修理方式下裂纹长度半值 ａ与疲劳循环周次
Ｎ的关系，分别取 Ｏ４、Ｍ１、Ｊ２和 Ｈ１这 ４件与
所在组平均疲劳寿命较接近的试验数据作为各组

样本，绘制 ａＮ曲线，如图 ４所示。试验结果表
明，铆接修理小幅提升结构疲劳寿命，而胶接修理

与胶铆修理修理效果接近，相比未修理方案疲劳

寿命分别提高１８４．３％和１９７．３％。
图５给出了 ４种不同形式试验件的失效模

式。所有试验件的失效模式均为：基板沿着预制

裂纹发生裂纹扩展并最终完全断裂，补片没有明

显损伤。不同的是，铆接修理与胶铆修理的试验

件由于铆钉作用，在基板完全失效后依然保持连

接状态，而未修理与胶接修理试验件的上下端从

失效断口完全分离脱开。因此，在修理结构中铆

钉连接能增加结构的安全裕度。

分析胶接与胶铆混合连接２种连接形式胶层
的失效模式，将胶接修理与胶铆修理试验件的胶

层失效断面对比观察，如图６所示。发现，胶接修
表 ２　疲劳性能测试结果

Ｔａｂｌｅ２　Ｒｅｓｕｌｔｏｆｆａｔｉｇｕｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｔｅｓｔ

组内编号
未修理／

ｃｙｃｌｅ

铆接修理／

ｃｙｃｌｅ

胶接修理／

ｃｙｃｌｅ

胶铆修理／

ｃｙｃｌｅ

１ ６１１０４ ６１３６０ １０２６１９ １５１６５１

２ ５３８８４ ６２２８９ １５８３０８ １５１７４８

３ ４２９０７ ７３４３０ １８３４０２ １６２０８８

４ ４４５７９ ６２３９６ １３１２９４ １３６５３７

平均寿命／ｃｙｃｌｅ ５０６１９ ６４８６９ １４３９０６ １５０５０６

离散度　 ０．１４５３ ０．０７６４ ０．２０９４ ０．０６０５

寿命提高比例／％ ２８ １８４．３ １９７．３

图 ４　疲劳循环周次与裂纹长度关系

Ｆｉｇ．４　Ｆａｔｉｇｕｅｃｙｃｌｅｓｖｅｒｓｕｓｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ
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图 ５　试验件失效模式

Ｆｉｇ．５　Ｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｓ

图 ６　胶层失效模式

Ｆｉｇ．６　Ｆａｉｌｕｒｅｍｏｄｅｓｏｆａｄｈｅｓｉｖｅｌａｙｅｒ

理试验件中胶层以界面失效（脱黏）为主，而胶铆

修理试验件则以内聚失效为主。

２．２　结果计算分析
为了研究比对不同方式的修理效果，需要计

算分析４组试验件的裂纹扩展速率和裂纹尖端应
力强度因子 ＳＩＦ的变化趋势。根据线弹性断裂力
学理论，基于 Ｐａｒｉｓ公式计算裂纹扩展速率：
ｄａ／ｄＮ＝Ｃ（ΔＫ）ｍ （１）
式中：ｄａ／ｄＮ为裂纹扩展速率；Ｃ和 ｍ为材料常
数；ΔＫ为裂纹尖端 ＳＩＦ的增量，本试验中应力比
等于０．１情况下：
ΔＫ＝Ｋｍａｘ－Ｋｍｉｎ ＝０．９Ｋｍａｘ （２）
其中：Ｋｍａｘ和 Ｋｍｉｎ分别为施加最大载荷与最小载荷
时的裂纹尖端 ＳＩＦ。

含中心穿透裂纹的铝合金板裂纹尖端 ＳＩＦ计
算公式为

Ｋ＝σ πａｓｅｃ（πａ／ｗ槡 ） （３）
式中：σ为试验件承受载荷应力值；ｗ为试验件
宽度。

通过对式（１）两边取自然对数，得到
ｌｎ（ｄａ／ｄＮ）＝ｌｎＣ＋ｍｌｎ（ΔＫ） （４）

将 Ｏ４号试验件的试验数据代入计算，最终
得到 ｌｎ（ｄａ／ｄＮ）与 ｌｎ（ΔＫ）之间的关系，如图 ７所
示。取置信水平 α＝０．０５进行线性拟合，得到相
关系数０．９８，因此回归方程显著，表达式为
ｌｎ（ｄａ／ｄＮ）＝－１８．０７＋１．６１ｌｎ（ΔＫ） （５）

最终，得到铝合金材料参数 Ｃ＝１．４２×１０－８

和 ｍ＝１．６１。采用应力强度因子修正法［１８］
，假定

２０４２
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修补试验件的材料参数与未修补试验件相同，即

补片修补可以降低裂纹尖端应力强度因子但不改

变材料参数。由此，可计算不同修理手段下的裂

纹扩展速率，再由式（１）和式（２）得到 ４组试验件
的裂纹尖端应力强度因子 Ｋｅｘｐ与 ａ关系，如图 ８
所示。不难发现，胶接与胶铆混合连接修理试验

图 ７　裂纹扩展速率与裂纹尖端 ＳＩＦ增量对数关系

Ｆｉｇ．７　Ｌｏｇａｒｉｔｈｍｉｃｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｂｅｔｗｅｅｎｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈ

ｒａｔｅａｎｄＳＩＦｉｎｃｒｅｍｅｎｔｏｆｃｒａｃｋｔｉｐ

图 ８　应力强度因子与裂纹长度关系

Ｆｉｇ．８　Ｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆａｃｔｏｒｖｅｒｓｕｓｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈ

件的 Ｋｅｘｐａ曲线明显位于铆接修理和未修理试验
件的下方，说明胶层作用能显著降低裂纹尖端

ＳＩＦ。在裂纹扩展初期，铆接修理、胶铆混合连接
修理试验件的 Ｋｅｘｐ分别略低于未修理件和胶接修
理件，而随着裂纹扩展（当 ａ＞２０ｍｍ之后），开始
出现铆接修理、胶铆混合连接修理试验件的 Ｋｅｘｐ
分别高于未修理和胶接修理试验件的现象。

进一步分析认为，造成该现象的原因如下：在

铆接和胶铆混合连接试验件中，随着裂纹扩展，裂

纹尖端所处位置不断偏离铆钉紧固力作用区域导

致铆钉分载效果不断减弱。而铆钉孔的存在造成

裂纹尖端应力集中现象比未开孔试验件更为严

重。综合作用导致在裂纹扩展后期，铆接、胶铆混

合连接修理试验件的 Ｋｅｘｐ分别高于未修理和胶接
修理试验件。

３　有限元分析

３．１　有限元模型
采用 ＡＢＡＱＵＳ软件进行有限元仿真分析，由

于试验件沿加载的长度方向呈中心对称，为减小

运算负荷，建立中间试验段的１／２模型，图９为胶
铆混合连接修补试验件的有限元模型。采用扩展

有限元方法 ＸＦＥＭ（ＥｘｔｅｎｄｅｄＦｉｎｉｔｅＥｌｅｍｅｎｔＭｅｔｈ
ｏｄ）模拟预制裂纹［１９２１］

，为了提取裂纹尖端应力

强度因子设置裂纹不扩展。基板与补片均采用

Ｃ３Ｄ８Ｒ网格，采用三维实体模拟胶层，胶接面通
过分别在补片与胶层、基板与胶层之间设置绑定

约束（Ｔｉｅ）接触。为了提高计算精度，对基板中部
裂纹所在区域进行局部网格细化，边界条件设置

为一端固定约束，另一端施加最大轴向拉伸载荷

７０ＭＰａ。

图 ９　胶铆修理试验件有限元模型

Ｆｉｇ．９　Ｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｏｆａｄｈｅｓｉｖｅｒｉｖｅｔｒｅｐａｉｒｓｐｅｃｉｍｅｎ

３．２　裂纹尖端应力分布及 ＳＩＦ预测
图１０为 ａ＝２０ｍｍ情况下，不同修理手段有

限元模型的裂纹尖端 Ｍｉｓｅｓ应力分布情况。其
中，０ｍｍ面为补片贴补的基板表面，厚度方向
３ｍｍ处则是对称的未贴补面。不难看出，由于补

３０４２
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图 １０　ａ＝２０ｍｍ情况下不同修理手段裂纹尖端 Ｍｉｓｅｓ应力分布情况

Ｆｉｇ．１０　Ｍｉｓｅｓｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｔｃｒａｃｋｔｉｐｂｙｄｉｆｆｅｒｅｎｔｒｅｐａｉｒｍｅｔｈｏｄｓｗｈｅｎａ＝２０ｍｍ

片的贴补使得修补面裂纹尖端附近的应力集中现

象明显改善，且胶接修补与胶铆混合连接修补方

式显著优于铆接修补。由于采取的是单面修补方

式，修补面与未修补面应力分布不同，沿厚度方向

裂纹尖端的 ＳＩＦ存在差异。设置有限元模型基板
厚度方向网格尺寸为０．５ｍｍ，得到 ａ＝２０ｍｍ情
况下不同修理手段沿厚度方向裂纹尖端 ＳＩＦ值变
化曲线，如图 １１所示。修理结构中，未修补面较
修补面裂纹尖端 ＳＩＦ高很多，胶接与胶铆混合连
接方式修理结构沿厚度方向的裂纹尖端 ＳＩＦ基本
一致且低于铆接修理试验件，这与裂纹尖端 Ｍｉｓｅｓ
应力分布情况基本相符。

建立 ａ分别等于 １０ｍｍ、１２．５ｍｍ、１５ｍｍ、
１７．５ｍｍ、２０ｍｍ、２２．５ｍｍ、２５ｍｍ、２７．５ｍｍ、３０ｍｍ

图 １１　沿厚度方向应力强度因子分布

Ｆｉｇ．１１　Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｔｒｅｓｓｉｎｔｅｎｓｉｔｙｆａｃｔｏｒｓａｌｏｎｇ

ｔｈｉｃｋｎｅｓｓｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
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和３２．５ｍｍ时不同修理手段的有限元模型，绘制
仿真预测的裂纹尖端 ＳＩＦ随 ａ变化关系曲线及误
差分析（见图８）。所建立的模型能较好预测裂纹
尖端 ＳＩＦ，大体上保持误差在 ８％以内，但在 ａ较
大时出现仿真结果明显低于 Ｋｅｘｐ现象，且胶接模
型中最为显著。这可能是因为修理试验件在裂纹

扩展后期，裂纹扩展路径带一定角度（见图 ５）导
致裂纹扩展速率加快，而有限元模型中采用的是

垂直于加载方向的平直裂纹模拟，因此与实际产

生偏离。另外，由图６胶层失效模式结果，胶接修
理试验件在疲劳试验过程中发生明显脱黏现象，

而建立的有限元模型中未考虑脱黏因素影响。

４　结　论

通过对带中心裂纹的铝合金板开展胶铆混合

连接修理，并与其他修理手段进行疲劳性能比对

和有限元分析，得到以下结论：

１）由于拉铆钉紧固力较小，铆接修理提升疲
劳寿命有限，而胶接修理与胶铆修理能较好改善

损伤结构的疲劳性能，疲劳寿命相比未修理试验

件分别提升１８４．３％和１９７．３％。
２）在胶接修理中，胶层可以有效传递载荷，

降低裂纹尖端处的应力水平，减小裂纹尖端应力

强度因子，但受拉剪力的作用易产生脱黏现象。

胶接拉铆混合连接修补中拉铆钉能抑制胶层剥
离，提高修理结构的可靠性及安全裕度。

３）建立的有限元仿真模型，能较好地模拟不
同修理手段下裂纹处应力分布，预测的裂纹尖端

ＳＩＦ与试验结果吻合良好，误差基本保持在 ８％
以内。

４）提出的胶接拉铆修理方案为蒙皮结构修
补提供一定参考价值。
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［２１］何龙龙，刘志芳，顾俊杰，等．基于 ＸＦＥＭ的疲劳裂纹扩展路
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ａｄｈｅｓｉｖｅｒｉｖｅｔｒｅｐａｉｒｗｅｒｅｄｅｓｉｇｎｅｄａｎｄｓｕｂｊｅｃｔｅｄｔｏｆａｔｉｇｕｅｔｅｓｔｓ．Ｔｈｅｆｉｎｉｔｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｄｅｌｓｏｆｓｐｅｃｉｍｅｎｓｗｅｒｅ
ｅｓｔａｂｌｉｓｈｅｄ，ａｎｄｔｈｅｓｔｒｕｃｔｕｒａｌｓｔｒｅｓｓｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｓａｎｄｔｈｅｃｒａｃｋｌｅｎｇｔｈｃｒａｃｋｔｉｐＳｔｒｅｓｓＩｎｔｅｎｓｉｔｙＦａｃｔｏｒ（ＳＩＦ）
ｃｕｒｖｅｓｗｅｒｅｏｂｔａｉｎｅｄａｎｄｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ．Ｔｈｅｒｅｓｕｌｔｓｓｈｏｗｔｈａｔａｄｈｅｓｉｖｅｒｅｐａｉｒａｎｄａｄｈｅｓｉｖｅ
ｒｉｖｅｔｒｅｐａｉｒｍｅｔｈｏｄｓｃａｎｅｆｆｅｃｔｉｖｅｌｙｒｅｄｕｃｅｔｈｅｓｔｒｅｓｓｌｅｖｅｌａｔｔｈｅｃｒａｃｋａｎｄｔｈｅｃｒａｃｋｇｒｏｗｔｈｒａｔｅ．Ｃｏｍｐａｒｅｄ
ｗｉｔｈｕｎｒｅｐａｉｒｓｐｅｃｉｍｅｎｓ，ｔｈｅｆａｔｉｇｕｅｌｉｆｅｏｆａｄｈｅｓｉｖｅｒｅｐａｉｒａｎｄａｄｈｅｓｉｖｅｒｉｖｅｔｒｅｐａｉｒｍｅｔｈｏｄｓｉｓｉｎｃｒｅａｓｅｄｂｙ
１８４．３％ ａｎｄ１９７．３％，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ．Ｆｏｒｔｈｅａｄｈｅｓｉｖｅｒｉｖｅｔｒｅｐａｉｒ，ｔｈｅｒｉｖｅｔｓｃａｎｉｎｈｉｂｉｔｔｈｅｄｅｂｏｎｄｉｎｇｏｆｔｈｅ
ａｄｈｅｓｉｖｅｌａｙｅｒ，ａｎｄｔｈｅｒｅｐａｉｒｑｕａｌｉｔｙｏｆｔｈｉｓｍｅｔｈｏｄｉｓｍｏｒｅｒｅｌｉａｂｌｅａｎｄｅｆｆｅｃｔｉｖｅｔｈａｎｔｈａｔｏｆｔｈｅａｄｈｅｓｉｖｅｒｅ
ｐａｉｒｍｅｔｈｏｄ．ＴｈｅＦｉｎｉｔｅＥｌｅｍｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ（ＦＥＡ）ｒｅｓｕｌｔｓａｒｅｉｎｇｏｏｄａｇｒｅｅｍｅｎｔｗｉｔｈｔｈｅｔｅｓｔｒｅｓｕｌｔｓ，ａｎｄｔｈｅ
ＳＩＦｅｒｒｏｒｏｆＦＥＡｉｓａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅｌｙｗｉｔｈｉｎ８％．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｒｅｐａｉｒｍｅｔｈｏｄ；ｆａｔｉｇｕｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ；ｆａｔｉｇｕｅｃｒａｃｋｐｒｏｐａｇａｔｉｏｎ；ＦｉｎｉｔｅＥｌｅｍｅｎｔＡｎａｌｙｓｉｓ
（ＦＥＡ）；ＳｔｒｅｓｓＩｎｔｅｎｓｉｔｙＦａｃｔｏｒ（ＳＩＦ）

　Ｒｅｃｅｉｖｅｄ：２０２１０３１７；Ａｃｃｅｐｔｅｄ：２０２１０５０５；Ｐｕｂｌｉｓｈｅｄｏｎｌｉｎｅ：２０２１０５１８１２：０１
　ＵＲＬ：ｋｎｓ．ｃｎｋｉ．ｎｅｔ／ｋｃｍｓ／ｄｅｔａｉｌ／１１．２６２５．Ｖ．２０２１０５１７．１９３３．００９．ｈｔｍｌ
　Ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎｉｔｅｍｓ：ＮａｔｉｏｎａｌＮａｔｕｒａｌＳｃｉｅｎｃｅＦｏｕｎｄａｔｉｏｎｏｆＣｈｉｎａ（５２００５５０７，５２００７１９７）

Ｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇａｕｔｈｏｒ．Ｅｍａｉｌ：ｚｈａｎｇｔ＿ａｆｅｕ＠１６３．ｃｏｍ
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