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飞机燃油系统全飞行剖面热边界
模拟与温度预测

王瑞卿1, 李栋2, 李运华2,∗, 王曦3

(1. 北京航空航天大学 自动化科学与电气工程学院, 北京 100083;

2. 北京航空航天大学 航空科学与工程学院, 北京 100083;　 3. 北京航空航天大学 能源与动力工程学院, 北京 100083)

　 　 摘 　 　 　 要: 通过仿真实验和机器学习,对影响飞机燃油系统温度的主要因素进行了研

究,并对燃油系统温度进行了预测。 对飞机燃油系统的基本结构布局进行了描述。 利用

Simulink仿真平台建立了燃油系统热动态仿真,该模型可以模拟出全飞行剖面下燃油回路各个

节点的温度,通过改变不同的条件得到影响燃油系统各个节点温度的主要影响因素,并通过机

器学习模型对燃油系统的温度进行预测。 研究成果可以估计和感知燃油系统的工作温度及飞

机液压、滑油等系统的工作温度,为进一步进行燃油液压系统的热边界感知和机载液压与机电

系统热载荷吸收控制打下基础。
关 　 键 　 词: 燃油系统; 热边界模拟; 仿真建模; 温度预测; 机器学习

中图分类号: V245. 3; TK39
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0369-07

　 　 随着中国机载电子与机电技术不断提升,机
载热负荷也持续上升,进而导致对于机载制冷系

统的要求也逐渐增大。 然而,传统的冲压空气作

为热沉介质的 ACS( air cycle system)会影响飞机

的动力性能及飞行性能,因此难以满足过高的热

负荷吸收及散热问题需求。 研究新的飞机热沉及

控温措施已显得非常迫切。
近年来,随着发动机性能的提高和发动机传

动及机载系统不断增加的热负荷,利用燃油作为

热沉已成为现代飞机设计的一个共识,燃油热沉

将大为提高环境控制系统的性能 [1] 。 然而,由于

燃油温度受到飞行状态、燃油供油路换热器变化

的热负荷和燃油供油流量等诸多因素影响,加之

燃油控温与发动机燃油供给和飞机热沉存在交

联,控制困难。 因此,燃油系统热管理与温度控制

还存在着很多问题。 对此,国内外专家对燃油系

统热管理方面开展了很多研究工作。 Morris[1] 、
Bodie[2] 、German[3] 、Kim [4] 等针对不同型号飞行

器的综合热管理系统进行了研究,提出了稳态和

非稳态仿真计算方法。 Olcucuoglu[5] 和 Doman[6]

等对飞机的不同部位进行仿真模拟。 Pinheiro 和

Sandoval G􀆩es[7] 对单发动机的燃油系统进行了建

模仿真分析。 胡晓辰 [8] 采用 MATLAB 对燃油系

统部件进行仿真。 Rheaume 和 Lents[9] 利用 MAT-
LAB 进行仿真分析,提出了热管理控制方案。 从

现有研究来看,主要是利用仿真模型对燃油系统

进行综合热管理研究。
机器学习建模预测是近年来受到重视的技

术,其从系统大量历史数据中挖掘出隐含的规律

来对系统输出进行预测 [10] 。 Alyanak[11] 、Mang-
ortey[12] 等在燃油系统中运用了机器学习等算法,
利用机器学习建模预测对燃油系统的温度预测具
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有重要意义。
本文主要研究全飞行剖面下燃油系统温度的

建模和基于机器学习模型对燃油系统温度的预测

方法。 全飞行剖面是一次完整飞行任务的所有飞

行阶段的飞行状态变量变化历程图。 首先,用理

论计算的方法对燃油箱表面温度进行计算。 然

后,参考某型号战斗机的燃油分布和燃油系统结

构 [13] ,对关键部件进行数学建模和参数计算 [14] ,
利用 Simulink 仿真软件建立仿真模型,对燃油系

统各个节点的燃油温度进行仿真模拟,再进一步

建立机器学习模型对燃油系统温度进行预测。 通

过仿真和预测可以估算和预测燃油计量控制系统

的燃油工作温度,为燃油液压系统的热边界感知

和机载液压与机电系统热载荷吸收控制打下基

础,同时防止燃油结焦和喷口堵塞。

1　 燃油系统模型

燃油系统的温度受到外界环境的影响,在全

飞行剖面下不断变化,需要对燃油系统内部的工

作机理进行建模分析。
1. 1　 基本假设

1) 飞机有均匀的温度场和速度场。
2) 燃油系统内结构可用一集中质量代替,

其温度只受各热源影响且是均匀的。
3) 同一截面下燃油的温度相同。

1. 2　 燃油系统工作原理

图 1 为燃油系统的通用原理图,本文根据原

理图进行具体燃油系统模型的搭建。 图 1 中:LP
为低压泵,HP 为高压泵,ESU 为电液伺服单元。

燃油系统的工作原理为:燃油箱内的航空燃

油通过低压泵进入燃油管路中,通过燃-液换热器

吸热并升温,其中大部分通过高压泵流入发动机

来为飞行提供能源。 多余的燃油通过燃-空换热

器进行散热后回到燃油箱。 同时,燃油箱受到的

主要热负荷为飞机蒙皮向燃油箱传热,该热负荷

直接导致燃油箱内燃油温度上升。

图 1　 燃油系统工作原理

Fig. 1　 Operation principle of fuel system

1. 3　 飞机全飞行剖面

图 2 为根据某型号飞机飞行训练 [15] 建立的

全飞行剖面的飞机飞行高度和飞行速度与时间之

间的关系,在不同的任务剖面,对应的热负荷和燃

油箱的散热条件也不同。

图 2　 全飞行剖面飞机飞行高度和马赫数随时间变化

Fig. 2　 Flight altitude and Mach number changing with
time for full flight profile aircraft

1. 4　 燃油系统数学建模

1. 4. 1　 燃油箱表面温度和热流量计算

首先计算飞机蒙皮表面空气层的阻滞温度:

Tnc = THC 1 + k - 1
2 Ma2( ) (1)

式中:k 为绝热指数;Ma 为马赫数;TH 为静温;C
为附面层影响系数。

根据是否浸油将燃油箱分为浸油表面和非浸

油表面,采用对流换热和辐射传热理论分别建立

热平衡方程。 对于浸油表面,其热平衡方程为

CHA jin(Tnc - TW1) =

　 　 4 . 96εWA jin
TW1

100( )
4

- TH

100( )
4

é
ë
êê

ù
û
úú +

TW1 - TT

RW1 + 1
A jinC jin

(2)
式中:CH 为空气蒙皮对流换热系数;TW1为浸油表

面燃油箱温度;εW 为辐射传热系数;TT 为燃油温
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度;RW1为浸油表面燃油箱热阻;C jin为浸油表面换

热系数;A jin为浸油表面燃油箱面积。
对于非浸油表面,其热平衡方程为

CHA fei(Tnc - TW2) =
TW2 - TT

RW2 + 1
A feiC fei

+ 1
A surC sur

+

　 　 4 . 96εWA fei
TW2

100( )
4

- TH

100( )
4

é
ë
êê

ù
û
úú (3)

式中:A fei为非浸油表面面积;C fei为非浸油表面换

热系数;RW2为非浸油表面燃油箱热阻;A sur为燃油

液面面积;C sur为燃油液面换热系数;TW2为非浸油

表面燃油箱温度。
则浸油表面和非浸油表面向燃油传热的热流

量分别为

q jin =
TW1 - TT

RW1 + 1
A jinC jin

(4)

q fei =
TW2 - TT

RW2 + 1
A feiC fei

+ 1
A surC sur

(5)

1. 4. 2　 燃油箱温度计算

燃油箱的温度主要受蒙皮传热、进入燃油箱热

流率和流出燃油箱热流率的影响,其支配方程为

q jin + q fei + P in - P out = cvTT
dm
dt + cvm

dTT

dt (6)

式中:进油燃油的热功率 P in = cv ṁ inT in; 排油燃油

的热功率 P out = cv ṁ outT out,ṁ out 和 ṁ in 分别为排油

和进油质量流量;cv 为燃油比热容;T out和 T in分别

为燃油箱排油口和进油口的温度;m 为燃油箱内

燃油质量,质量随时间变化,可以表示为

dm
dt = ṁ in - ṁ out (7)

1. 4. 3　 射流泵温度计算

燃油箱之间通过射流泵进行燃油传输, 射流

泵的压力比为

h =
P30 - P20

P10 - P20
(8)

式中:P10、P20、P30 分别为喷嘴入口、射流泵吸入

口、射流泵出口处压力。
射流泵的流量比为

q =
Q20

Q10
(9)

式中:Q20 为射流泵吸入口的流量;Q10 为喷嘴入口

流量。
则射流泵的效率为

η = qh
1 - h (10)

1. 4. 4　 换热器温度计算

本文采用套管式散热器利用传热单元数(η-
NTU)法建立数学模型,通过德雷克近似关系计算

换热器效率来计算换热器温度:

NTU =
WHX

W hydrualic
(11)

C∗ =
W hydrualic

W fuel
≤ 1 (12)

η = 1 - exp NTU0. 22

C∗ - [exp( - C∗·NTU0. 78) - 1]{ }
(13)

式中:WHX表示换热器的平均温差为 1℃ 时传递的

热量;W fuel为换热器中燃油热容量;W hydrualic为换热

器中液压油热容量;C∗为热容比。
1. 5　 仿真计算

1. 5. 1　 燃油系统温度计算

利用 MATLAB / Simulink 对某型号飞机 [15] 的

燃油系统进行仿真建模,具体模型如图 3 所示。
同时对该飞机某次飞行的全飞行剖面的燃油系统

温度进行仿真,仿真结果如图 4 所示。

图 3　 Simulink 仿真模型示意图

Fig. 3　 Schematic diagram of Simulink simulation model
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图 4　 燃油系统各节点温度

Fig. 4　 Temperature at each node of fuel system

　 　 从图 4 可以看出,2 号位置温度较高,原因

是:其所处 3 号侧燃油箱位于机翼,热阻相比其他

位于机身的燃油箱较小,燃油箱内的油温受环境

影响更加明显,燃油箱内燃油温度较高。 由于换

热器传递给了燃油大量的热负荷,7 号、8 号、9 号

位置较之前的位置温度大幅度升高,最终高压泵

入口的燃油温度在 350 K 左右,低于结焦温度,满
足设计要求。
1. 5. 2　 燃油流量对燃油系统影响分析

由于增压泵直接调节燃油从 2 号燃油箱消耗

舱输入燃油系统流量的大小,改变增压泵的转速,
就可以控制燃油流量进而控制燃油系统温度。
图 5为不同增压泵转速下燃油系统内最高温度

图 5　 燃油系统温度随燃油系统流量变化

Fig. 5　 Fuel system temperature changing with fuel system flow

(末级换热器出口温度)的变化关系,表明增压泵

转速越大,燃油系统流量越大,燃油系统的最高温

度越低。 改变增压泵转速是控制燃油系统温度最

直接有效的方法。

2　 机器学习模型

2. 1　 机器学习目的和意义

神经网络和机器学习也是燃油系统温度建模

和预测的重要方法。 机器学习在模型的建立过程

中充分考虑了数据集的分布特征,将对燃油系统

温度产生影响的影响因素进行总结分类,将影响

因素作为温度预测的输入。 同时,由于燃油系统

温度的变化是一个累积的过程,若将温度变化视

作一个时间序列,前一时刻的燃油系统状态会影

响后一时刻的燃油系统状态。 通过机器学习建立

预测模型,可以预测不同飞行剖面预测出燃油系

统内的温度变化。 具体实施过程为:基于某次已

知的飞行过程进行仿真模型的建立,并通过仿真

模型得到的数据对燃油系统进行温度预测。
2. 2　 机器学习算法机理

LSTM( long short-term memory)是递归神经网

络(RNN)的一种改进算法,采用“忘记”控制,避免

了梯度弥散或者梯度爆炸,保证预测的准确性。
本文中燃油系统的温度有一个时间累积的过

程,具有显著的时间序列的特征,采用 LSTM 算法

可以保证其预测结果的准确性。 LSTM 的记忆单

元如图 6 所示。
每一个 LSTM 单元均有一个细胞元组,该元

组具有记忆功能。 在时刻 t 时输入记为 X t, 细胞

的状态记为 C t,输出记为 h t,σ 和 tanh 均为激励

函数。 LSTM 单元通过输入门、遗忘门和输出门

来接收当前状态输入量 X t 和上一时刻的输出量

h t - 1,同时 LSTM 单元的细胞状态 C t 通过遗忘门

和输入门的叠加由上一时刻的 C t - 1更新为此时刻

图 6　 LSTM 架构

Fig. 6　 LSTM architecture
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C t。 最终,细胞状态 C t 通过非线性函数和输出门

的动态控制叠加成 t 时刻的输出量 h t。 各门的输

出如下。
输入门:

i t = σ(W i[h t -1,X t] + b i)

C~ t = tanh(W c[h t -1,X t] + b c)
遗忘门:

f t = σ(W f[h t -1,X t] + b f)
输出门:

o t = σ(W o[h t -1,X t] + b o)
长记忆:

C t = f t 􀳱 C t -1 + i t 􀳱 C~ t

短记忆(输出):
y t = h t = o t tanh(C t)
式中:W i 和 b i 分别为输入门的权值矩阵和阈值

向量;W c 和 b c 分别为输入门双曲正切激活函数

部分的权值矩阵和阈值向量;W f 和 b f 分别为遗

忘门的权值矩阵和阈值向量;W o 和 b o 分别为输

出门的权值矩阵和阈值向量。
2. 3　 燃油系统结果分析

实验数据来源为某型号飞机飞行训练数据,
结合仿真实验数据进行预测。 训练数据包含了整

个飞行过程(6 000 s)295 个采样点的全飞行剖面

的环境量、飞行过程中燃油系统的状态、燃油系统

各节点的温度,预测目标为燃油系统内的最高温

度,预测评价采用相对均方误差。
2. 3. 1　 输入贡献度分析

首先,通过人工经验选择全飞行剖面的环境

量(飞行高度和马赫数)、飞行过程中燃油系统的

状态和燃油系统各节点的温度。 其中,燃油系统

的状态包括燃油箱内燃油的质量、供油箱燃油流

量、增压泵功率和换热器功率;燃油系统各节点的

温度包括燃油箱内主要部位的前 3 个数据点的历

史温度等作为 LSTM 的输入变量,如表 1 所示。
LSTM 算法的特征贡献度如图 7 所示。

表 1　 输入变量属性及编号

Table 1　 Input variables attributes and numbers

特征范畴 特征属性 编号

环境信息
飞行高度 1
飞行速度 2

飞行状态

燃油箱内燃油质量 3 ~ 7
燃油系统流量 8、9
增压泵功率 10
换热器功率 11

历史温度

供油箱历史温度 12 ~ 14
增压泵历史温度 15 ~ 17

末级换热器(9 号位置)历史温度 18 ~ 20

图 7　 LSTM 模型特征贡献度分析

Fig. 7　 Analysis of feature contribution degree of
LSTM model

　 　 从图 7 可以看出,历史温度数据对预测目标

影响很大,且越临近预测目标,历史温度信息所占

的特征贡献度越高,预测目标前一个时间节点的

历史温度信息所占的特征贡献度最高。 同时环境

信息对燃油系统的历史最高温度和飞行状态信息

虽然贡献度较小,但对最终的预测结果产生了

影响。
2. 3. 2　 不同输入占比预测

通过对输入量因素进行量化分析,筛选出影

响因素较大的输入量进行预测,其预测结果如

图 8所示。 可以明显看出,对数据进行筛选会对

结果产生一定影响,LSTM 算法在对取 100% 相关

度更高的数据进行分析时预测效果最好。

图 8　 不同数据预测效果

Fig. 8　 Different data prediction effects

2. 3. 3　 LSTM 预测结果分析

LSTM 不同细胞个数训练效果如图 9 ( a)所

示,通过对比可以发现,当采用 3 个细胞单元在

隐藏层时预测效果最好。 预测结果如图 9( b)所

示,其相对均方误差值为 1 . 365 8,表明所建立

的 LSTM 模型能更准确预测出燃油系统的最高

温度。
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图 9　 LSTM 模型细胞个数对预测效果影响

Fig. 9　 Effect of the number of cells in LSTM model and
its prediction result

3　 结　 论

基于机理分析建立了燃油系统的数学模型,
通过 Simulink 仿真分析燃油系统热负荷,利用机

器学习模型进行了温度预测,主要结论如下:
1) 通过 Simulink 仿真软件,分析了燃油流量

对燃油温度的影响。 结果表明,增大燃油系统的流

量可以明显降低燃油系统最高温度,这说明采用电

动低压燃油泵并调节其转速可以控制燃油温度。
2) 利用 LSTM 模型可以对全飞行剖面下的

燃油系统温度进行预测,通过对输入数据集进行

相关度筛选分类,并选择最优的预测模型结构,可
以有效提高预测精度。
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Thermal boundary simulation and temperature prediction for
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Abstract: Through simulation experiments and machine learning, this paper studies the main factors that
affect the temperature in aircraft fuel systems and predicts the temperature of the fuel system. The basic struc-
ture and layout of aircraft fuel system were determined. A simulation model was established using the Simulink
simulation platform to simulate the temperature of each node of the fuel circuit with full flight profile, and the
main factors affecting the temperature of each node of the fuel system were obtained by changing different con-
ditions. The temperature of the fuel system was predicted through a machine learning model. This research can
estimate and perceive the operating temperature of fuel system, aircraft hydraulic system and lubricating oil
system, which lays a foundation for further sensing the thermal boundary of fuel hydraulic system and control-
ling the thermal load absorption of airborne hydraulic and electromechanical systems.

Keywords: fuel system; thermal boundary simulation; simulation modeling; temperature prediction; ma-
chine learning

　 Received: 2020-09-27; Accepted: 2020-11-20; Published online: 2020-12-09 13:11
　 URL: kns. cnki. net / kcms / detail / 11. 2625. V. 20201208. 1047. 002. html
　 Foundation item: National Science and Technology Major Project (2017-V-0015-0067)
∗Corresponding author. E-mail: yhli@ buaa. edu. cn

573

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　 2022 年 3 月

第48 卷 第3 期

北 京 航 空 航 天 大 学 学 报

Journal of Beijing University of Aeronautics and Astronautics
March　 2022

Vol. 48　 No. 3

　 收稿日期: 2020-10-12; 录用日期: 2020-12-11; 网络出版时间: 2021-01-15 13:22
　 网络出版地址: kns. cnki. net / kcms / detail / 11. 2625. V. 20210115. 1145. 003. html
　 基金项目: 国家自然科学基金 (51875017) ; 中央高校基本科研业务费专项资金 (YWF-20-BJ-J-726)
∗通信作者 . E-mail: xudan@ buaa. edu. cn

　 引用格式: 许丹, 肖小琦, 冯至昕 . 未知载荷条件下机械系统剩余寿命预测方法[ J] . 北京航空航天大学学报, 2022, 48 (3) : 376-
383. XU D, XIAO X Q, FENG Z X. Remaining life prediction method of mechanical system under uncertain loads[ J] . Journal of
Beijing University of Aeronautics and Astronautics, 2022, 48(3) : 376- 383( in Chinese) .

http:∥bhxb. buaa. edu. cn　 　 jbuaa@ buaa. edu. cn
DOI: 10. 13700 / j. bh. 1001-5965. 2020. 0582

未知载荷条件下机械系统剩余寿命预测方法

许丹∗, 肖小琦, 冯至昕
(北京航空航天大学 可靠性与系统工程学院, 北京 100083)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对无法确定复杂机械系统的随机工作载荷的问题,提出了一种基于隐半

马尔可夫模型(HSMM)的寿命预测方法。 在完成基于隐半马尔可夫模型的载荷空间构建后,
引入前向-后向过渡参数,并结合 Viterbi 算法对模型参数进行求解,通过估计参数预测随机未

来载荷的转移走向及对应的概率。 将载荷预测的结果结合基于多传感器信息的寿命预测模型

预测系统的剩余寿命。 使用 NASA 的商用模块化航空推进系统仿真数据验证所提方法的有效

性和正确性。
关 　 键 　 词: 随机载荷; 隐半马尔可夫模型(HSMM); 载荷状态空间模型; 寿命预测; 机

械系统

中图分类号: TH212; TH213. 3
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0376-08

　 　 传感器技术的发展为复杂的工程系统的状态

检测与运行环境检测提供了条件。 其中,许多退

化部件的传感器信号被用于退化建模以预测退化

部件的剩余寿命。 对于设备退化建模与寿命预

测,现有研究大多集中在单个传感器信号在单个

运行条件下的分析。 具体来说,通常先根据历史

监测数据建立随机退化模型,再根据现场传感器

实时采集到的监测数据对模型参数进行更新。 周

绍华等 [1] 使用非参数方法建立了稀疏数据单传

感器信号退化模型,其中工作状态参数由极大似

然估计 ( maximum likelihood estimate,MLE) 算法

获取。 在基于多传感器信息退化建模方面 [2-3] ,
通常先构建健康因子再进行退化过程建模。 任子

强等 [4] 将多个传感器数据融合成一个复合健康

指标,并采用线性维纳过程对复合健康指标进行

退化建模,进而得到系统的预测寿命。 近年来,学
者们开始研究基于机器学习的融合方法。 马奇友

等 [5] 利用深度学习和长短期记忆组合来构造 DL-
STM 网络,将多个传感器信号数据进行融合处

理,得到系统剩余寿命预测。 Chen 等 [6] 提出了一

种基于编码器-解码器框架的递归神经网络,融合

多个传感器信号数据并预测 HI 值,通过线性回归

获得最终的 RUL 值。 但是,以上研究大多是考虑

系统在单一工况下工作或者假设系统未来载荷与

历史载荷服从独立同分布。 目前,基于多传感器

信息变载荷退化建模的研究较少。 Javed 等 [7] 提

出了一种基于小波极限学习机与减法最大熵模糊

聚类的方法对多维变载荷条件下的退化数据进行

降维,并利用降维后的特征来描述退化过程。
Yan 等 [8] 以最小化退化模型不确定度、最小化失

效阈值不确定度及最大化信息范围为目标进行线

性优化,得到考虑变载荷情况下的传感器数据加

权系数,构建健康因子。 而在变载荷退化建模与

预测中,未来载荷的不确定性也是研究的一个难

点。 Flory 等[9] 假设变载荷状态为一个马尔可夫过

程,通过蒙特卡罗抽样与经典贝叶斯信息准则的方

法从传感器信息中估计环境状态参数,作为变换融

合模型的输入,估计退化过程的首穿时分布。
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在许多情况下,系统通常会在多个载荷下工

作,且载荷变化的下一个状态常常与此前的工作

状态无关,即可以假设为具有马尔可夫的无后效

特性。 而隐藏的半马尔可夫链具有用于近似复杂

概率分布的隐马尔可夫链的灵活性和用于表示时

间的半马尔可夫链的灵活性,常用于设备的故障

诊断及预测 [10-11] 。 因此,本文提出一种基于隐半

马尔可夫模型(hidden semi-Markov model, HSMM)
的随机载荷空间构建和预测的方法。 首先,采用

HSMM 对随机载荷空间进行建模。 然后,结合多

传感器信息的剩余寿命预测方法,得到针对未来

载荷未知条件下的基于多传感器信息的变载荷下

剩余寿命预测方法。

1　 随机载荷建模

1. 1　 隐半马尔可夫模型

在常 规 的 马 尔 可 夫 模 型 ( Markov model,
MM)中,模型在某状态停留一定时间的概率为非

显式的概率模型,也就是说,没有参数化的表达形

式。 HSMM 通过在隐马尔可 夫 ( hidden Markov
model,HMM)中添加显式时间组件( temporal com-
ponent)来改进 HMM 模型中不准确的时间建模。
研究人员提出,用精心选择的概率函数替换持续

时间概率函数 [12] ,而具有这种精心选择的状态时

间概率函数的 HMM 模型成为 HSMM 模型。
HMM 过程由 π、 A、 B 等元素构 成 [13] 。 与

HMM 模型不同,HSMM 模型会在一个状态中产生

一系列的观测值,HSMM 模型参数可以记为

λ = (π,A,D,B,O,S t) (1)
式中:π 为初始状态分布;A 为状态转移模型;B
为观测概率模型;S t 表示 t 时刻下的隐藏状态;O
为观测序列;D 为状态停留时间分布。
1. 2　 基于 HSMM 的随机载荷空间建模

系统在工作中,常常需要经历多个工作状态,
如发动机在不同的马赫数、油门解算器角度、飞行

高度时,会对应不同的工作状态,即变载荷状态空

间。 在载荷随机变化的过程中,可以将其视为具

有 N 个不同序贯状态的过程。 令 d i 表示载荷 i
下的停留时间,T 表示该系统历经所有载荷的总

时长,则有

T = ∑
N

i = 1
d i (2)

假设 HSMM 模型中的状态序列 χ 包含了 N
个部分,令 q i 为一个部分中结束的时间点,则该

状态序列可以表示为表 1。 载荷空间变化过程如

图 1 所示。
表 1　 HSMM 模型特征量

Table 1　 Characteristic variables in HSMM

时间点序列 1,…,q1 q1 + 1,…,q2 … qN - 1 + 1,…,qN

观测值 　 o1 ,…,oq1 oq1 + 1 ,…,oq2 … oqN - 1 + 1 ,…,oqN
正常状态 g1 ,…,g q1

g q1 + 1 ,…,g q2 … g qN - 1 + 1 ,…,g qN

停留时间 d1 = q1 d2 = q2 - q1 … dN = qN - qN - 1

载荷状态 Z1 Z2 … ZN

图 1　 HSMM 载荷空间变化示意图

Fig. 1　 Sketch map of load space change of HSMM

　 　 为实现上述基于 HSMM 模型的随机变载荷

空间模型,对变载荷空间进行预测,采用改进的前

向-后向变量与 Viterbi 算法,并通过动态规划方

法对模型进行求解。
首先, 将 时 间 t 时 状 态 i 下 观 测 状 态 o1,

o2,…,o t 的联合概率分布定义为 α t( i),即前向变

量。 同样,可以推出后向变量 β t ( i)。 前-后向变

量计算过程如图 2 所示。 对于 HSMM 模型 λ:

α t( i) = ∑
N

i = 1
∑

D
~

d = 1
α t - d( i)a ijP(d j) ∏

t

l = t - d +1
b j( o l) (3)

β t( i) = ∑
N

j = 1
∑

D
~

d = 1
a ijP(d j)∏

t + d

s = t +1
b j( o s)β t + d( j) (4)

式中:a ij为从状态 i 到状态 j 的概率;P( d j)为在
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图 2　 前向-后向变量算法示意图

Fig. 2　 Sketch map of forward-backward variable algorithm

状态 j 的停留时间为 d 的概率;b j( o l)为在状态 j

观测到 o l 的概率; D
~

为最大停留时间。
O 在给定 HSMM 模型的情况下的概率模型

可以记为

P(O λ) = ∑
N

i = 1
αT( i) (5)

为对模型的其他参数进行求解,继续定义了

3 个变量: 第 1 个变量为载荷处于状态 i 时停留

时间 d i,再跳转到状态 j 的平均概率值􀅼t,t′( i, j);
第 2 个变量为时刻 t 处于状态 i 和时刻 t′处于状

态 j 时的部分观测值 o1, o2,…, o t′ 的联合概率

α t,t′( i,j);第 3 个变量为在给定观测值序列 o1,
o2,…,oT 载荷处于状态 i 时的停留时间为 d i =
t′ - t,再跳转到状态 j 的概率值 ξ t,t′( i,j)。

Viterbi 算法的流程可以参考文献[12]。 令 λ
表示部分 HSMM 过程的参数集,则对于观测序列

O 与对应的状态序列 Z 可以写为

P(O,Z λ) = ∏
N

n = 1
P(Z n Z n -1)·

　 　 ∏
N

n = 1
P(d i = qn - qn -1 θd i

;i = Z n)·

　 　 P( o( qn -1,qn) θ f i
;i = Z n) (6)

式中:θd i
与 θ f i

为对应分布的参数集。
通过 EM 算法,可以对 λ 进行求解,其求解过

程可以总结为如下过程。
E 步骤:对每一个数据点 o 与其对应的隐藏

状态 z 计算 P( z o,λ0)。
M 步骤:设定新的 λ new 使得对数极大似然函

数最大:

λ new = arg max
λ
∑

o
∑

z
P( z o,λ old) ln P( o,z λ old)

(7)

2　 未知载荷条件下的剩余寿命预测

2. 1　 基于 HSMM 的随机载荷预测

1) 初始状态分布

在已知 O 时,模型的初始状态即在状态 i 为
初始状态的概率:

π i =
π i

é
ë
êê∑

D
~

d = 1
βd( i)P(d i) b j(O

d
1 ) ù

û
úú

P(O λ)
(8)

2) 状态转移概率

状态转移概率的估计为从状态 i 转移到状

态 j 的期望与从状态 i 转移的总期望值之间的

比值:　

􀭵aij =
∑

T

t = 1
α t( i)a ij∑

D
~

d = 1
P(d j)b j(O

t′
t +1)β t′( j)

∑
T

t = 1
∑

N

i = 1
∑

N

j = 1
α t( i)a ij∑

D
~

d = 1
P(d j)b j(O

t′
t +1)β t′( j)

=

　 　
∑

T

t = 1
ξ t,t′( i,j)

∑
T

t = 1
∑

N

i = 1
∑

N

j = 1
ξ t,t′( i,j)

(9)

3) 观测值分布

观测值分布的估计为观测值 o t = vk 在状态 i
下发生的期望次数,其通过在状态 i 发生的所有

观测值的期望次数进行标准化。 由于 α t ( i)表示

状态 i 发生在时间 t 时部分观测值序列 o1,o2,…,
o t 的概率,β t( i)表示状态 i 发生在时间 t 时部分

观测值序列 o t′,o t′ + 1,…,oT 的概率,观测序列的

其余部分 o t + 1,o t + 2,…,o t′ (在时间 t 处于状态 i,
时间 t′处于状态 j)概率可记为 P(O t′

t + 1 t = qn,s t =
i,t′ = qn + 1,s t′ = j)。 因此,观测值分布可由如下方

法计算得到

􀭰bi(k) =

∑
T

t = 1

s. t. o t = vk

αt(i)
􀅼t,t′(i,j)

∑
D
~

d = 1
P(d = t′ - t i)

é

ë

ê
êê

ù

û

ú
úú
β t(i)

∑
T

t = 1
αt(i)

􀅼t,t′(i,j)

∑
D
~

d = 1
P(d = t′ - t i)

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
β t(i)

(10)
当使用显式状态停留时间模型时,状态停留

时间密度反映在观测值中的重要性在于可以显著

提高模型的质量。 然而,使用显式状态停留模型

当作状态停留时间密度有一定的缺点:①会使与

状态停留时间相关的变量计算量大增;②包含了

除基本的 HMM 模型参数外的与每个状态都相关

的大量参数 d 的模型。 因此,HSMM 模型的参数

估计过程比标准的 HMM 过程更加困难。 解决问

题的方案是使用参数化状态停留时间密度函数而

不是非参数密度函数。 同时,综合考虑高斯分布、
威布尔分布等分布的应用情况和在训练时计算量

的大小,本文采用高斯分布对状态停留时间概率
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进行建模。 状态停留时间参数通过训练集进行估

计,状态停留时间的高斯分布的均值与方差可通

过如下步骤进行估计。
1) 训练 HSMM 模型识别 N 个不同载荷,即

建立对载荷进行分类的模型。 已知 N 组观测序

列, 对 N 组 不 同 的 HSMM 模 型 ( 如 HSMM1,
HSMM2,…,HSMMN)中的每一组都进行特征建模。

2) 对 HSMM 模型进行分类。 在给定观测序

列时,N 组 HSMM 模型中的每一个都通过同一序

列呈现。 根据极大似然估计,可以对这些序列进

行分类。
3) 对未知载荷进行预测。 由于每一个载荷

状态的停留时间密度函数 P( d Z i )是高斯分布

模型,状态停留时间可以通过如下公式求解:
D(Z i) = μ(Z i) + ρσ2(Z i) (11)

ρ = ( T - ∑
N

i = 1
μ(Z i) ) ∑

N

i = 1
σ2(Z i) (12)

式中:D (Z i )表示载荷 Z i 的状态停留时间分布;
μ(Z i)和 σ2 (Z i )分别为均值和方差;ρ 为相应的

系数。
具体的状态停留时间模型预测步骤如下:
步骤 1 　 通过 HSMM 训练程序 (如参数估

计),从而可以获取 HSMM 的状态转移概率。
步骤 2　 通过 HSMM 的参数估计,每一个载

荷下的状态停留时间的概率分布函数可以获取。
步骤 3　 通过分类,可以识别实时的载荷。
通过递归方程预测系统的载荷变化情况。 此

时,假设系统的实时载荷为 i,则随后的载荷序列

记为 Z~ i。 基于 HSMM 的随机载荷预测流程如

图 3所示。

图 3　 基于 HSMM 的随机载荷预测

Fig. 3　 Random load prediction based on HSMM

2. 2　 基于随机预测载荷的剩余寿命预测

基于本文提出的随机载荷预测方法,可以得

到每一个 HSMM 模型中每一个状态的停留时间

分布 D 及状态之间的转移概率 A。 基于所求解的

HSMM 模型,已知 tk - 1时的状态概率 Z i,递推在时

间 tk 时状态为 Z j 的概率为

P(Z( tk) = Z j Z( tk -1) = Z i) =

　 　 a ijP(D( t > tk - tk -1)) (13)
基于这一递推公式,可以得到每一时刻的载

荷与处于该载 荷 的 概 率。 将 这 些 概 率 代 入 文

献[14]中所述的预测寿命的方法,便可计算得出

预测的剩余寿命:

P( y i ≤ y) = Ω y - π( s i,p,l( t))
σ( ) (14)

式中:y i 为系统 / 部件的失效时间;Ω(·)为累积

分布函数;σ 为尺度参数;π( s i,p,l ( t)) 为位置参

数;s i,p,l( t)为载荷 l 下第 i 个系统第 p 个传感器的

退化信号。
系统剩余寿命为式(14)得到的寿命估计值

减去实时的时间值。 基于随机预测载荷的剩余寿

命预测流程如图 4 所示。

图 4　 基于随机预测载荷的剩余寿命预测

Fig. 4　 Remaining life prediction based on random
load prediction

得到剩余寿命后,对其进行误差分析来验证

本文方法的准确性。 剩余寿命相对误差计算方法

如下:

Emean =
mean es - mean sim

mean sim
× 100% (15)

E var =
Var es - Var sim

Var sim
× 100% (16)

式中:Emean为均值的相对误差;E var 为方差的相对

误差;mean es和 mean sim分别为预测得到的剩余寿

命分布的均值和原始数据库中的剩余寿命分布均

值;Vares和 Var sim分别为预测得到的剩余寿命分布

的方差和原始数据库中的剩余寿命分布的方差。

3　 发动机应用案例

商用模块化航空推进系统仿真 ( C-MAPSS)
数据库的多传感器退化数据为基于物理退化模型

的飞机涡扇发动机仿真数据 [15] 。 本文选取 C-
MAPSS 数据库中发动机在多种载荷条件下的性

能退化数据进行应用案例验证。 图 5 展示了 C-
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图 5　 商用涡扇发动机结构简图

Fig. 5　 Structure of commercial turbofan engine

MAPSS 系统中的发动机主要部件。 所使用的数

据基于如下假设:发动机退化是由于单个部件

(如高压腔与高压压气机)在使用过程中特定载

荷下的磨损引起的。 同时,在数据库中,特定飞机

上的损伤累计是无法直接基于飞行时间与飞行载

荷计算的。 因此,只能使用飞行过程与飞行刚刚

结束时多传感器记录的退化信号对飞机涡扇发动

机的剩余寿命进行计算。
该仿真数据库包含 260 个样本,挑选其中的

80% (208 个)作为历史数据,剩余 20% (52 个)作
为在线测试样本。 其中,包含了 21 个性能传感器

参数,同时包含了 3 个表征载荷状态的传感器。
载荷状态空间如表 2 所示,其不同载荷主要由

3 个指标表征,即马赫数、高度、油门解算器角度

(TRA)。 从表 2 中可知,这 3 个表征载荷的指标

综合构成 6 个不同的载荷状态,该仿真数据在这

6 种载荷状态下仿真得来的。 由于涡扇发动机整

体结构十分复杂,难以建立准确的物理模型,采用

基于数据的传感器融合方法进行处理,并基于训

练集数据对测试集样本进行未来载荷未知情况下

的剩余寿命预测研究。
图 6 展示了 6 个不同载荷条件随时间变化的

过程。 可以看出,在涡扇发动机模拟仿真过程中,
6 个应力状态随时间变化,且综合考虑数据库中

所有的数据,载荷变化呈现出一定的随机性。 也

就是说,3 个表征载荷状态的参数呈现出随时间

变化的特点且具有一定的随机性,同时,可以认为

表 2　 载荷状态空间

Table 2　 Space of load states

载荷状态 高度 / kft 马赫数 TRA

Ⅰ 42 0. 84 100
Ⅱ 25 0. 62 60
Ⅲ 0 0 100

Ⅳ 20 0. 7 100
Ⅴ 10 0. 25 100
Ⅵ 35 0. 84 100

　 注:kft 为 103 ft,1ft(英尺) = 0. 304 8 m。

图 6　 六个载荷状态随时间变化示意图

Fig. 6　 Sketch map of six load states changing with time

后续状态只与前一个状态相关而与之前的其他状

态无关,即具备马尔可夫空间的无后效性。 同时,
表征 3 个指标的传感器可以视为观测状态,而不

同的观测状态的组合构成了载荷状态,因此可以

根据基于 HSMM 模型的剩余寿命预测方法对 C-
MAPSS 仿真数据中的随机载荷进行建模,将这

6 个载荷空间中不同载荷状态下的停留时间视为

一个随机分布过程,并使用高斯过程对状态停留

时间进行拟合。 从而得到基于 HSMM 模型的载

荷空间构建,通过 2. 1 节中提出的模型参数方法

对载荷空间的参数进行求解,从而在未来载荷未

知的情况下对载荷变化进行预测,为未来载荷未

知时的涡扇发动机剩余寿命预测提供基础。
首先,基于 2. 1 节提出的基于 HSMM 模型的

变载荷空间建模与参数预测方法,可以求解得到

HSMM 模型的相应参数,如表 3 和表 4 所示。 假

设初始状态为状态Ⅴ,未来载荷预测结果如表 5
所示。 基于这一载荷模型可以对未来载荷的变化

情况进行预测,结合文献[14]中提出的预测方法

与式(13),可以对载荷未知的条件下的剩余寿命

表 3　 六个载荷状态之间的转移概率矩阵

Table 3　 Transition probability matrix of six load states

载荷状态
载荷状态

Ⅰ Ⅱ Ⅲ Ⅳ Ⅴ Ⅵ

Ⅰ 0. 082 3 0. 096 5 0. 344 4 0. 062 0 0. 204 1 0. 210 7
Ⅱ 0. 096 5 0. 415 3 0. 337 8 0. 097 6 0. 006 1 0. 046 7
Ⅲ 0. 344 4 0. 337 8 0. 053 3 0. 084 9 0. 085 1 0. 094 4
Ⅳ 0. 062 0 0. 097 6 0. 084 9 0. 090 0 0. 247 6 0. 418 1
Ⅴ 0. 204 1 0. 006 1 0. 085 1 0. 247 6 0. 109 2 0. 347 9
Ⅵ 0. 175 7 0. 104 0 0. 299 9 0. 053 8 0. 307 4 0. 059 3
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表 4　 六个载荷状态各自停留的时间均值与方差

Table 4　 Average and variance of settling time under
six load states

载荷状态 停留时间均值 / cycle 停留时间方差 / cycle2

Ⅰ 3. 735 2 0. 961 3

Ⅱ 8. 927 7 2. 118 5

Ⅲ 4. 163 5 1. 400 9

Ⅳ 1. 147 7 0. 002 4

Ⅴ 1. 071 3 0. 001 9

Ⅵ 2. 047 6 0. 495 7

进行预测。 基于 HSMM 模型的变载荷空间建模与

参数预测方法是基于过去已知载荷预测未来载荷

并代入寿命预测模型预测寿命,案例中同时也使用

发动机从开始到失效真实经历的载荷代入文献[14]
的方法进行寿命预测,即未来载荷已知的情况。
　 　 使用不同使用信息占比下的部分剩余寿命预

测结果如表 6 与表 7 所示。 为了分析预测结果的

准确性,再根据式(15)和式(16)计算剩余寿命相

对误差的均值与方差值,如表 8 与表 9 所示。
表 5　 未知载荷预测结果

Table 5　 Predicted results for unknown loads

时间 / cycle
概率

载荷状态Ⅰ 载荷状态Ⅱ 载荷状态Ⅲ 载荷状态Ⅳ 载荷状态Ⅴ 载荷状态Ⅵ

0 0　 　 　 0 　 　 　 0 　 　 　 0 　 　 　 1 . 000 0 0　 　 　
1 0. 010 4 0. 000 3 0. 004 2 0. 012 6 0. 954 8 0. 017 7
2 0. 204 4 0. 006 2 0. 085 6 0. 248 0 0. 109 1 0. 346 7
3 0. 206 0 0. 014 0 0. 099 0 0. 242 1 0. 117 3 0. 321 6
4 0. 152 0 0. 109 3 0. 209 5 0. 087 0 0. 223 4 0. 218 8
5 0. 269 2 0. 054 6 0. 167 4 0. 061 5 0. 119 1 0. 328 2
6 0. 295 1 0. 081 0 0. 196 6 0. 059 2 0. 097 5 0. 270 6
7 0. 299 9 0. 092 2 0. 252 0 0. 051 4 0. 105 7 0. 199 0
8 0. 264 6 0. 112 3 0. 250 1 0. 040 9 0. 095 9 0. 236 2
9 0. 297 7 0. 117 9 0. 249 3 0. 040 2 0. 079 9 0. 215 1
10 0. 329 8 0. 126 5 0. 267 6 0. 034 7 0. 079 2 0. 162 3
11 0. 330 0 0. 129 8 0. 276 6 0. 030 9 0. 069 1 0. 163 6
12 0. 319 8 0. 137 4 0. 288 7 0. 030 4 0. 065 5 0. 158 2
︙

表 6　 未来载荷已知时的剩余寿命

Table 6　 Remaining life when future loads are known

样本

使用数据量占比为 50% 使用数据量占比为 60% 使用数据量占比为 70% 使用数据量占比为 80% 使用数据量占比为 90%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

1 3. 65 3. 00 22 2. 12 2. 00 6 2. 00 2. 00 0 1. 00 1. 00 0 1. 00 1. 00 0

2 4. 67 4. 00 17 3. 21 3. 00 7 2. 09 2. 00 5 1. 96 2. 00 2 1. 01 1. 00 1

3 4. 94 4. 00 24 3. 32 3. 00 10 1. 93 2. 00 4 2. 00 2. 00 0 0. 98 1. 00 2

︙

50 100. 24 91. 00 10 72. 71 72. 00 1 56. 14 54. 00 4 37. 02 36. 00 3 18. 12 18. 00 1

51 108. 31 95. 00 14 78. 27 76. 00 3 60. 07 57. 00 5 39. 27 38. 00 3 19. 44 19. 00 2

52 104. 51 96. 00 9 80. 54 76. 00 6 58. 93 57. 00 3 35. 96 38. 00 5 18. 53 19. 00 3

表 7　 未来载荷未知时的剩余寿命

Table 7　 Remaining life when future loads are unknown

样本

使用数据量占比为 50% 使用数据量占比为 60% 使用数据量占比为 70% 使用数据量占比为 80% 使用数据量占比为 90%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

预测

数据 /
cycle

仿真

数据 /
cycle

相对

误差 /
%

1 2. 83 3. 00 6 1. 85 2. 00 8 1. 89 2. 00 6 1. 00 1. 00 0 1. 03 1. 00 3
2 4. 06 4. 00 2 3. 00 3. 00 0 1. 85 2. 00 8 2. 10 2. 00 5 0. 99 1. 00 1
3 4. 24 4. 00 6 3. 25 3. 00 8 2. 07 2. 00 4 2. 00 2. 00 0 0. 98 1. 00 2
︙
50 98. 13 91. 00 8 79. 41 72. 00 10 58. 12 54. 00 8 34. 86 36. 00 3 16. 76 18. 00 7
51 104. 63 95. 00 10 72. 07 76. 00 5 59. 07 57. 00 4 40. 87 38. 00 8 19. 78 19. 00 4
52 106. 25 96. 00 11 84. 56 76. 00 11 58. 85 57. 00 3 39. 25 38. 00 3 19. 47 19. 00 2
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表 8　 剩余寿命相对误差均值

Table 8　 Average relative error of remaining life

使用数据量

占比 / %

相对误差均值

载荷已知 载荷未知

50 10. 31 11. 4

60 7. 0 8. 50

70 4. 40 6. 60

80 4. 15 4. 70

90 2. 80 3. 90

表 9　 剩余寿命相对误差方差

Table 9　 Variance of relative error of remaining life

使用数据量

占比 / %

相对误差方差

载荷已知 载荷未知

50 1. 18 1. 60

60 0. 81 1. 17

70 0. 74 0. 98

80 0. 59 0. 72

90 0. 41 0. 51

　 　 从表 8 和表 9 可以看出,预测模型达到了一

定的准确度,即对均值与方差的估计值与载荷已

知条 件 下 的 误 差 相 差 小 于 5% 。 因 此, 使 用

HSMM 模型对随机载荷空间进行建模与预测具有

一定的有效性。 通过表 8 和表 9 可以看出,在使

用数据占比越大时,对剩余寿命的均值与方差估

计值的估计误差越小。 这是由于大量的数据提高

了模型参数估计值精度提高,从而提高整个模型

的预测精度。

4　 结　 论

针对运行在多工况下的机械系统,本文提出

的基于隐半马尔可夫模型的寿命预测方法解决了

未来载荷未知情况下的寿命预测问题。 通过案例

应用,验证了本文提出的预测方法的有效性和正

确性。
1) 相比于当前寿命预测方法仅考虑单一工

况或者系统未来载荷与历史载荷服从独立同分布

的假设,本文将预测的未来载荷信息代入寿命预

测模型进行寿命预测,更符合实际情况。
2) 与发动机真实载荷代入计算的结果进行

比较,结果表明本文提出的基于随机预测载荷的

剩余寿命预测方法具有一定的准确性。 由于载荷

预测模型引入了预测误差,这种情况下的剩余寿

命预测值比载荷已知时的剩余寿命预测值的相对

误差更大,但是依然保持在较低的水平。
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Abstract: Aimed at the problem that the random working load of complex mechanical systems cannot be
clearly given, a life prediction method based on hidden semi-Markov model (HSMM) is proposed. After com-
pleting the construction of the load space based on the HSMM, the forward and backward transition parameters
and the Viterbi algorithm are introduced to solve the model parameters. The estimated parameters are used to
predict the transition direction and corresponding probability of random future loads. The prediction result of
the load is combined with the life prediction model based on multi-sensor information to predict the remaining
life of the system. The effectiveness and correctness of the proposed method are verified by using NASA’ s
commercial modular aero-propulsion system simulation data as a case study.
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基于有效中转时间预测的不正常航班恢复技术

何坚1, 果红艳1,2, 姚远2, 卞磊2,∗, 唐红武2, 王殿胜2

(1. 北京工业大学 信息学部, 北京 100124;　 2. 中航信移动科技有限公司, 北京 100029)

　 　 摘 　 　 　 要: 不正常航班恢复问题研究通常基于固定航班中转时间,忽视了实际航班中

转时间的改变对航班恢复带来的影响。 对此,依据全国 235 个机场的全部运营航班数据抽取

机场-航班特征,构建了基于 LightGBM 的航班中转时间预测模型,预测航班的有效中转时间,
数值结果显示,航班中转时间预测模型预测的均方根误差为 6. 783 min。 构造了基于有效中转

时间的不正常航班恢复模型,并针对性地设计了求解该模型的列向量生成算法,构造的模型通

过取消、改变计划时间、更换飞机等方式,分别在最小化航班延误时间、取消个数、换飞机个数

的目标下,解决机场流量下降、机场关闭、飞机维修等不正常条件下的航班恢复问题。 通过航

空公司实际运行数据测试证明,基于有效中转时间预测的不正常航班恢复技术有效,在大规模

航班恢复的情况下,可以将总延误时间减少 34. 2% 。 将列向量生成算法与时空网络算法的结

果进行对比,所提出的恢复方法能降低航班恢复代价。
关 　 键 　 词: 不正常航班; 航班恢复; 中转时间预测; 列生成算法; 恢复代价

中图分类号: N945. 1
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0384-10

　 　 航班计划表是航空公司提前几个月制定好的

航班计划,包括每个航班的出发地、目的地、离港

时间、到港时间及指定的执行飞机等信息。 航班

计划表的制定需考虑旅客的季节性、机组人员的

排班、飞机的定期维护等多方面因素。 在航空公

司的日常运营中,飞机故障和恶劣天气造成的机

场关闭、机场容量限制、空中交通管制等,都会导

致航班不能按计划执行 [1] 。 同时,飞机价格昂贵

及其日常巨大的维护成本,使得航空公司尽可能

地减少飞机闲置时间,以获得更大的利润。 由于

一个航班任务受到干扰后,会对其后续航班造成

一系列的影响,为了减少航班计划受干扰带来的

损失,航空公司需要及时修改航班计划表,重新安

排飞机、机组等资源,不正常航班恢复问题由此

提出。

航班恢复问题涉及 8 个必要因素:开始恢复

时间、结束恢复时间、飞机、机场、航班、航线、干
扰、航班中转时间。 开始恢复时间是用户指定的

开始进行航班恢复的时间,结束恢复时间一般是

当日的 24:00。 在航班恢复过程中,飞机是执行

航班任务的主体,飞机具有初始可用时间、初始可

用机场、结束可用时间、结束可用机场、注册号等

属性。 恶劣天气可能会造成机场关闭的情况,机
场关闭时禁止飞机到港、离港,只有在机场开启时

进出该机场的航班才能正常执行。 航班包括离港

时间、到港时间、离港机场、到港机场、执行的飞机

等多种属性。 飞机执行的航班任务组成了该飞机

的航线。 航班恢复过程中包含多种干扰因素,如
飞机故障、空中交通管制等。 航班的中转时间是

当前航班的离港时间减去前序航班的到港时间,
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在大多数航班恢复模型中,航班中转时间被设置

成一个固定的常数。 梁哲等 [2] 将 30 min 的固定

中转时间应用到基于列向量生成算法的飞机恢复

研究中。 Yu 等 [3] 将 40 min 的固定中转时间应用

于时空网络模型中求解航班恢复问题。 乐美龙

等 [4] 将 60 min 的固定中转时间应用到基于贪婪随

机自适应搜索过程的飞机优化恢复方案研究中。
固定的航班中转时间往往会影响实际恢复效

果。 本文的主要贡献在于引入了有效中转时间的

概念。 有效中转时间为特定的飞机在特定的时

间、特定的机场、特定的天气状况下所需要的最短

中转时间。 在航班恢复过程中,根据航班的离港

机场、到港机场、离港时间、天气及分配飞机的机

型,使用 LightGBM [5] 方法预测该时间,替代原本

的固定中转时间。 在保证航班中转时间充足的前

提下,减少航班中转任务中无意义的等待时间,提
升飞机利用率。 实际实验数据验证了有效中转时

间在航班恢复问题中的有效性,降低了航班恢复

的成本。 将列向量生成算法与时空网络模型进行

横向比较,验证了飞机数量较多的恢复问题中,列
向量生成算法可以在更短的时间内,达到与时空

网络模型近似的恢复效果。

1　 研究现状

Teodorovic'和Guberinic' 在不考虑航班取消的

情况下建立模型,以减少乘客总延时为目标,采用

分支定界法求解模型 [6] ,但示例只有 3 架飞机,缺
少在大规模数据下的测试验证。 Jarrah 等 [7] 在只

考虑航班延误或取消的情况下,以成本最小化为

目标,加入了备用飞机及转移飞机的策略,提出由

延迟模型、取消模型构成的时空网络模型,但该模

型无法同时解决航班延误和取消的问题。 Yan 和

Lin[8] 以时空网络模型为基础,在机场关闭的情况

下,提出将航班延误、航班取消及转移飞机等调度

方法添加到一个框架中的调度模型。 Cao 和 Ka-
nafani[9-10] 在 Jarrah 等 [7] 建立的延迟模型基础上

提出了 0-1 二次规划模型,能够同时包含航班延

迟和航班取消。 Thengvall 等 [11-12] 针对机场关闭

后的多机队飞机恢复问题,提出了基于多商品网

络 的 3 种 模 型。 梁 哲 等 [2] 进 一 步 改 进 了

Thengvall 等 [11-12] 的工作,提出了同时具有机场容

量约束及维护灵活性的列向量生成算法。
虽然现有航班恢复模型已考虑了多方面的约

束条件与恢复策略,但都没有考虑航班中转时间

对航班恢复的影响 [13-17] 。 航班中转时间是前一

个航班到港后,下一个航班离港前飞机在机场停

留的时间。 现有不正常航班恢复模型中,通常将

中转时间看作一个固定的常数 [18-19] ,而在实际

中,由于天气、机场流量等因素影响,航班中转时

间也是时刻变化的,固定的中转时间会造成部分

航班在执行完中转任务后,需要等待一段时间才

能离港,降低了飞机的利用率。 对此,根据航班相

关特征,对每个航班的有效中转时间进行预测。
梯度提升树 ( gradient boosting decision tree, GB-
DT)模型 [20] 是常用的预测算法,但在大数据的情

况下,GBDT 模型训练速度相对较慢。 LightGBM
模型是 GBDT 模型的一种 [21] ,用于解决 GBDT 模

型在海量数据处理上遇到的问题,其具有训练速

度快、模型精度高的优点。 Ke 等 [21] 在多种数据

集下实验证明,当模型的准确率相同时,LightG-
BM 模型的训练速度是 GBDT 模型的 20 倍 以

上。 因此,LightGBM 模型被广泛应用于交通预

测 [22] 、价格评估 [23] 等方面。 航班历史信息数据

量较大,选择使用 LightGBM 模型对航班的中转

时间进行预测,将预测结果应用于不正常航班

恢复模型中,通过列向量生成算法求解,生成新

的航班计划。

2　 基于 LightGBM 的航班有效中转

时间预测模型

　 　 在分析影响航班中转时间主要因素基础上,
建立基于 LightGBM 的航班有效中转时间预测模

型及评估技术。
2. 1　 影响航班中转时间因素分析

航班的预计中转时间为当前航班的预计离港

时间(estimated time of departure)与前序航班的预

计到港时间 ( estimated time of arrival) 之间的差

值。 为了 有 效 预 测 航 班 的 中 转 时 间, 选 取 了

2018 年5 月至 2019 年 10 月某航空公司的实际航

班数据进行特征分析。 该数据集包含了不同机

型、时间、位置及多种天气条件下的航班中转时间

记录,具体特征如表 1 所示。 影响航班中转时间

的因素主要包括:
1) 机型因素。 不同机型的飞机在执行航班

中转任务时,需要完成的工作量不同。 例如,座位

数少的飞机在执行乘客登机、离机、装卸行李等任

务时工作量较小,需要的时间较短。
2) 离港机场因素。 不同规模的机场每天航

班起降架次有很大差异。 2017 年北京首都国际

机场航班日高峰达到 1 863 架次,而长沙黄花国

际机场仅有 548 架次。 机场的繁忙程度会体现在
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表 1　 数据结构特征

Table 1　 Data structure characteristics

特征 　 　 类型 例值

航班号 String CA1234
日期 String 2018-05-02
出发机场 String HGH
到达机场 String SZX
飞机注册号 String B2345
机型 String 319 / 131
预计离港时间 String 2018-05-02 18:50
前序到达时间 String 2018-05-02 18:05
雪 String 弱雪

风 String 尘卷风

雨 String 小雨

沙 String 浮尘

雾 String 轻雾

航班起降架次上,机场繁忙时,可能会出现跑道被

占用等资源不足的情况,航班只能在地面等待,中
转时间随之增加。

3) 到港机场因素。 航班到港机场与离港机

场之间的距离可能影响航班执行中转任务的工作

量,对中转时间造成影响。
4) 天气因素。 当天气条件不佳时,为了保证

飞行安全,可能会导致航班延误,造成航班的中转

时间增加。
5) 时间因素。 图 1 表示了数据集中 2018 年

5 月至 2019 年 5 月每个月的离港航班总数。 不

同月份离港航班数有明显的波动。 将 2018 年

5 月2 日的航班数据以 1 h 为时间间隔分成 24 个

时间段,每个时间段的离港航班个数如图 2 所示,
10:00—21:00 之间,离港航班数量明显多于其他

时段。 航班的时间因素与机场的起降架次相关,
会对航班的中转时间造成影响。 此外,初始航班

计划会对航班的中转时间造成影响。 例如,某架

飞机计划到港时间为 09:00,该飞机执行的下一

趟航班将于 17:00 离港,该航班的中转时间为

480 min,这种数据会影响航班中转时间的预测。
因此,对所有的航班数据进行预处理,将航班中转

时间偏大的数据剔除,只保留中转时间在 30 ~
75 min之间的样本。 筛选后的数据集包含 12 万

条航班信息。
如图 1 和图 2 所示,航班的中转时间与离港

时机场的流量紧密相关。 在不同的月份或同一天

的不同时间段内,航班的离港数量存在较大差异。
因此,对原始数据集进行处理,提取到航班离港的

月份、时间段数据。 依据上述航班中转时间影响

因素,选取航班的离港机场、到港机场、机型、离港

时间段、离港月份、天气信息作为影响航班中转时

间预测模型的特征。

图 1　 离港航班个数与月份关系

Fig. 1　 Relationship between the number of departure
flights and the months

图 2　 2018 年 5 月 2 日离港航班个数与时间关系

Fig. 2　 Relationship between the number of departure
flights and the time on May 2, 2018

此外,针对原始数据集中存在数据缺失、数据

重复问题,对原始数据进行缺失值填充、去重操

作,对出发机场及到达机场通过 mapping 方式将

类别信息映射成数值,再将机型、雪雨等天气信息

使用 独 热 编 码 ( one-hot encoding ) 转 换 成 数 值

信息。
2. 2　 基于 LightGBM 的航班有效中转时间预测

采用 LightGBM 模型对航班的中转时间进行

预测,LightGBM 采用具有深度限制的按叶子生长

( leaf-wise)策略,能够提升模型的精确度,降低过

拟合的风险;同时,该模型使用直方图算法,大幅

度减少了内存占用、执行时间。
将 2018 年 5 月至 2019 年 7 月的 9 万条数据

作为训练集,将 2019 年 8 月至 10 月的 3 万条航

班数据作为测试集。 提取的特征如 2. 1 节所述,
预测目标为航班的中转时间,属于连续值的预测

问题,这类问题属于机器学习中的回归问题。 模

型的性能使用均方根误差( root mean square error,
RMSE) 及 平 均 绝 对 误 差 ( mean absolute error,
MAE)来衡量,计算公式如下:
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RMSE = MSE = 1
N∑

N

i = 1
( y i - ŷ i)

2 (1)

MAE = 1
N∑

N

i = 1
y i - ŷ i (2)

式中:y i 为样本的真实值;ŷ i 为模型对样本的预测

值;N 为样本的数量。
采用相同的特征,将 LightGBM 模型与 GBDT

模型进行实验对比,实验结果如表 2 所示。 Light-
GBM 模型的 RMSE 及 MAE 这 2 个评估指标均优

于 GBDT 模型,并且 LightGBM 模型的训练时间小

于 GBDT 模型。
表 2　 不同模型航班中转时间性能对比

Table 2　 Performance comparison about different
models’ flight transit time

模型 　 　 RMSE / min MAE / min 训练时间 / s

LightGBM 6. 783 5. 467 66

GBDT 7. 197 5. 948 77

3　 基于列向量生成算法的不正常航

班恢复

　 　 基于第 2 节航班中转时间预测模型,预测出恢

复期内所有航班被任意飞机在整点时刻执行时的

中转时间。 设计了基于列向量生成算法的不正常

航班恢复算法,在每次使用航班中转时间时,根据

航班执行的整点时刻、天气、离港机场、到港机场、
执行任务的飞机等信息,从航班中转模型的预测结

果中读取该航班的中转时间,作为有效中转时间。
3. 1　 基于列向量生成算法的不正常航班恢复

算法

　 　 系统为每一航班设定最大许可延误时间,据
此可采用航班延误、航班取消、航班交换 3 种策略

实现不正常航班恢复。 其中,当航班的延误时间

小于该数值,航班允许延误,可以使用航班延误的

策略来降低航班恢复方案的成本;当航班的延误

时间超过该数值,航班通常会被取消,将飞机资源

留给其他航班使用;在航班恢复过程中,可采用同

类型飞机相互替代的方法(即航班交换策略)来

设计恢复方案。 此外,航班恢复过程受到可用飞

机数量和机场运行、关闭状态的影响。 考虑飞机

故障、机场关闭的情况,设计基于列向量生成算法

的低成本航班恢复方案。
基于列向量生成算法的不正常航班恢复算法

的流程如图 3 所示。 该流程主要分成 4 个阶段:
初始化过程、主问题的求解、子问题的求解及生成

恢复方案。 在初始化过程中,为每个飞机选择执

行的航班序列,形成飞机的航线;在主问题中以恢

图 3　 列向量生成算法解决不正常航班恢复问题的流程

Fig. 3　 Flowchart for solving irregular flight recovery problems
by column vector generation algorithm

复成本最小化作为目标,建立整数规划模型,并计

算其松弛模型,为每个飞机选择执行的航线;在子

问题中,为飞机选择恢复成本更低的航线加入主

问题的航线选择集合中,主问题与子问题迭代执

行,直到所有飞机的子问题都无法找到比当前主

问题选中航线更优的航线,迭代过程结束;计算主

问题的整数规划模型,根据模型选中的航线,生成

航班恢复方案。
为了清晰描述航班恢复问题的过程,定义以

下几类符号:
1) 集合。 可用飞机的集合 P,航班的集合

F,航线的集合 L,机场的集合 A。
2) 参数。 航班 f 取消的成本 c f,飞机 p 执行

航线 l 的成本 cp,l,航班 f 属于航线 l 时 b f,l值为 1,
否则 b f,l值为 0,航线 l 终止于机场 a 时 b l,a值为 1,
否则 b l,a为 0,航班 f 原计划由飞机 p 执行时 sp,f值
为 0,否则 sp,f为 1,恢复期结束时机场 a 需要的飞

机数量 ha,换飞机个数上限 sp,恢复期结束后任

何机场中每个飞机不平衡的成本 cub;恢复期结束

后所有机场不平衡的飞机个数 num ub (参数 c f、
cp,l、ha、sp、cub、num ub均大于 0)。

3) 决策变量。 如果飞机 p 执行了航线 l 时
x p,l值为 1,否则 x p,l值为 0,如果航班 f 被取消时 y f

值为 1,否则 y f 值为 0。
基于上述符号,建立如下航线选择整数规划

模型:

min (∑
f∈F

c fy f + ∑
p∈P

∑
l∈L

cp,lx p,l ) (3)

s. t. ∑
p∈P

∑
l∈L

b f,lx p,l + y f = 1　 　 ∀f ∈ F (4)

∑
l∈L

x p,l ≤ 1　 　 ∀p ∈ P (5)

∑
p∈P

∑
l∈L

b l,ax p,l = ha 　 　 ∀a ∈ A (6)

∑
l∈L

∑
f∈F

∑
p∈P

b f,lx p,l sp,f ≤ sp (7)
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x p,l ∈ {0,1} 　 　 ∀p ∈ P,∀l ∈ L (8)
y f ∈ {0,1} 　 　 ∀f ∈ F (9)

航班 恢 复 过 程 以 成 本 最 小 化 为 目 标, 如

式(3)所示,恢复成本包含取消航班的成本及执

行航班的成本。 恢复过程主要考虑如下约束:
式(4)为航班覆盖约束,表示每个航班只能执行

一次,或者取消该航班;式(5)为飞机任务约束,
表示每个飞机最多只能执行一条航线;式(6)为

机场的飞机流平衡约束,恢复期结束时,各个机场

停靠的飞机个数应该等于恢复期结束后待执行航

班需要的飞机个数;式(7)表示在主问题的计算

结果中,所有飞机选中的航班集合内,换飞机的航

班个数之和不能超出限制个数;式(8)和式(9)表
示决策变量的取值约束。
3. 2　 航班恢复算法的初始化过程

航班恢复过程中,初始化过程的目的是为主

问题中飞机航线提供初始的选择方案。 实验分析

发现,列向量生成算法的初始解会对算法的迭代

次数产生很大影响。 当初始解足够好时,列向量

生成算法可经过几次迭代就得出最终恢复方案。
对此,采用初始化原始航线的方法为每架飞机生

成一条初始航线,步骤如下:
步骤 1　 以飞机注册号、计划离港时间对航

班进行排序;根据航班的状态(航班执行中、航班

未离港、航班已到港)、航班预计飞行时长、机场

的状态(机场开启、机场关闭)及飞机的状态(飞

机正常、飞机故障)计算每架飞机在恢复期内的

初始可用时间、初始可用机场。
步骤 2　 从飞机集合中选出一架飞机,若飞

机正常,执行步骤 3,若飞机故障,执行步骤 4。
步骤 3　 遍历飞机的初始飞行计划,根据飞

机所在机场、可用时间、离港机场、到港机场的状

态信息选出飞机执行的下一个航班任务,更新该

飞机的可用时间及机场信息,遍历完该飞机执行

的所有航班之后,将该飞机从飞机集合中删除,并
将航线加入到航线集合中。

步骤 4　 查看飞机的可用时间,若飞机在整

个恢复期内都不可用,则该飞机的航线为空;若飞

机在恢复期内一段时间内不可用,只能在飞机的

可用时间安排航班任务。
步骤 5 　 继续执行步骤 2,直到飞机集合为

空,初始化过程结束,每个飞机都得到一条初始

航线。
3. 3　 航班恢复算法的主问题

航班恢复主问题的求解过程就是飞机航线的

选择过程,属于整数线性规划问题。 航班恢复主

问题的整数规划模型在 3. 1 节中已经说明。 模型

的目标函数如式(3)所示,模型以恢复成本最小

化为目标。 在主问题的计算中,需要考虑多种类

型的约束,式(4) ~ 式(6)均为主问题求解的物理

约束。 此外,提出航班恢复实际业务中对换飞机

总个数的业务条件约束,如式 (7)所示。 梁哲 [2]

和 Yu[3] 等都没有此类型的约束,但在航班实际运

行中,这样的约束是必要的,也是符合航空公司具

体操作规范的。 解决不正常航班恢复问题的流程

如图 4 所示,图中展开说明了主问题的计算流程,
在计算主问题的整数型性规划时,需要构建物理

约束(式(4) ~ 式(6))、业务条件约束(式(7))及
决策变量约束(式(8)、式(9)),并根据可行航线

集合生成恢复方案。

图 4　 列向量生成算法主问题的流程

Fig. 4　 Flowchart of main problem using column vector
generation algorithm

在实际应用中,式 (6)的飞机流平衡约束可

能造成模型无解。 因此,可以去掉此约束并采用

式(10)在目标函数中增加飞机不平衡成本因子

来修正式(3)。

min (∑
f∈F

c fy f + ∑
p∈P

∑
l∈L

cp,lx p,l + cubnum ub ) (10)

为了使用列向量生成算法计算航班恢复问

题,对主问题的整数线性规划模型进行线性规划

松弛,将约束条件式 (8)和式 (9)替换为式 (11)
和式(12)的非整数约束,建立松弛模型。
0 ≤ x p,l ≤ 1　 　 ∀p ∈ P,∀l ∈ L (11)
0 ≤ y f ≤ 1　 　 ∀f ∈ F (12)
3. 4　 航班恢复算法的子问题

子问题的任务是计算每个飞机的所有可行航

线的简约成本,从而选择出成本最优的解。 如

图 5所示,图中展开介绍了子问题的处理流程,在
子问题的计算中,仅需要考虑主问题中物理约束

带来的影响。 令 α f 表示式(4)中对于航班 f 的对
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图 5　 列向量生成算法子问题的流程

Fig. 5　 Flowchart of subproblem using column vector
generation algorithm

偶变量,令 β p 表示式(5)中对于飞机 p 的对偶变

量,令 γa 表示式(6)中对于机场 a 的对偶变量,
飞机 p 执行航线 l 的简约成本 􀭰cp,l 按照式 (13 )
计算:

􀭰cp,l = cp,l - β p - ∑
f∈F

b f,lα f - ∑
a∈A

b l,aγa (13)

飞机 p 执行航线 l 的成本 cp,l 根据式 (14 )
计算:

cp,l = ∑
f∈F

( cdelay
p,l + cswap

p,l ) b f,l (14)

式中:飞机 p 执行航线 l 的成本 cp,l包含飞机 p 执

行航线 l 的总延误成本 cdelay
p,l 及总交换航 班 成

本 cswap
p,l 。
飞机 p 执行航线 l 时的平均航班简约成本

mean p,l按照式(15)计算:
mean p,l = 􀭰cp,l / n - 􀭰cp (15)
式中:n 为飞机 p 执行的航线 l 上的航班总数;􀭰cp
为主问题中飞机 p 选中航线的平均航班成本,计
算公式为

􀭰cp = ∑
f∈F

( cdalay
p + cswap

p ) / m (16)

其中:cdelay
p 和 cswap

p 分别为主问题中飞机 p 选中航

线上每个航班的的延误成本和换飞机成本;m 为

主问题中飞机 p 选中航线上的总航班个数。
为了筛选出飞机的最优可行航线,应计算出

飞机 p 所有航线的简约成本的最小值 min c,p及整

条航线上所有航班的平均简约成本的最小值

minmean c,f,按照式(17)、式(18)计算:

min c,p = min(􀭰cp,l) 　 　 ∀l ∈ L (17)
minmean c,f = min(mean p,l) 　 　 ∀l ∈ L (18)

若 min c,p < 0,则飞机 p 选中的航线 l 优于该

飞机在主问题中选中的航线;若 min c,p≥0 且 min-
mean c,f < 0,则飞机 p 选中的航线 l 优于该飞机在

主问题中选中的航线;若 min c,p≥0 且 minmean c,f≥
0,则飞机 p 的最优航线就是主问题中选择的

航线。
使用列向量生成算法进行航班恢复的步骤

如下:
步骤 1　 生成航班恢复初始解,将初始解加

入主问题的航线集合 R 中。
步骤 2 　 根据 R 计算主问题的线性模型,得

出计算结果及对偶变量 α f、β p、γa,并根据每个选

中航线的总成本及选中航线上的总航班数,计算

出每个选中航线上所有航班的平均航班成本 􀭰cp。
步骤 3　 根据航班计划的预计离港时间、预

计到港时间计算出所有航班的计划执行时间。
根据飞机的可用时间、飞机的可用机场、机场的

可用时间、航班的预计离港时间、航班的计划执

行时间这些信息,并且将恢复期开始时间、恢复

期结束时间作为航线的限制信息,控制航线的

长度,使用枚举法,为所有飞机生成全部可行航

线集合 S。
步骤 4　 对集合 S 中的每个飞机的所有航

线,根据式(13)、式(15)计算出该飞机每条航线

的简约成本 􀭰cp,l、平均航班简约成本 mean p,l,并根

据式(17)、式 (18)计算出该飞机航线的简约成

本最 小 值 min c,p 及 平 均 航 班 简 约 成 本 最 小 值

minmean c,f。 若 min c,p < 0,将该飞机的简约成本最

小的航线加入候选集合 C 中;若 min c,p ≥0 且

minmean c,f < 0,将该飞机平均航班简约成本最小

的航线加入集合 C 中。
步骤 5 　 若集合 C 中存在航线,将 C 中的所

有航线加入集合 R 中,执行步骤 2;若 C 为空集

合,则执行步骤 6。
步骤 6　 根据主问题的整数规划模型,计算

出整数解。
步骤 7　 根据步骤 6 中的整数解,生成新的

航班计划表。

4　 实验及结果分析

采用 JetBrains PyCharm 2019 对本文算法进

行了编程实现。 算法运行在 Win10 操作系统,
运行内存为 32 GB,并使用大规模数学规划优化

器 Gurobi 求解主问题的线性规划及整数规划
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模型。
实验数据均来自于航旅纵横 APP 官方平台

(http:∥www. umetrip. com / ),其计算及数据可为

航班运控、航延服务、疫情防控 [24] 等提供精准服

务。 数据按航班规模分为 5 组,航班个数分别为

50、100、200、400、800,飞机个数分别为 19、37、
71、144、305,算例中给出了离港、到港涉及机场的

总和。 算例中存在飞机故障及机场关闭的情况,
恢复期内涉及的航班个数及机场个数、飞机故障

个数等信息如表 3 所示。 表 4 为每个算例的成本

参数。
实验选择以时空网络模型的恢复结果作为对

照,将时空网络模型的恢复结果与改进后的列向

量生成模型恢复结果进行比较。 其中,未使用有

效中转时间的时空网络模型及未使用有效中转时

间的列向量生成模型分别记作模型 A 及模型 B,2
个模型的恢复结果如表 5、表 6 所示。 使用了有

效中转时间的时空网络模型及使用了有效中转时

间的列向量生成模型分别记作模型 C、模型 D,2
个模型的恢复结果如表 7、表 8 所示。

表 3　 算例基本参数

Table 3　 Basic parameters of calculation examples

算例 　 　
航班

个数

飞机

个数

飞机故

障个数

机场

个数

机场关

闭个数

F50 50 19 0 24 0

F100 100 37 1 40 0

F200 200 71 0 63 1

F400 400 144 3 83 0

F800 800 305 1 143 0

表 4　 算例成本参数

Table 4　 Cost parameters of calculation examples

算例 　 取消成本 延误成本 换飞机成本 机场的飞机不平衡成本

F50 800 1 5 1 000

F100 500 1 5 1 000

F200 800 1 10 1 000

F400 500 1 10 1 000

F800 500 1 10 800

表 5　 模型 A 的计算结果

Table 5　 Calculation results of Model A

算例
取消

个数

总延误

时间 / min

换飞机

个数

飞机不平

衡个数
成本

模型运算

时间 / s

F50 0 545 2 0 555 6

F100 0 1 283 3 0 1 298 28

F200 0 2 895 10 0 2 995 66

F400 1 5 047 30 0 5 847 248

F800 0 10 358 29 0 10 648 760

表 6　 模型 B 的计算结果

Table 6　 Calculation results of Model B

算例
取消

个数

总延误

时间 / min

换飞机

个数

飞机不平

衡个数
成本

模型运算

时间 / s

F50 0 423 7 0 458 2

F100 0 1 061 16 0 1 141 7

F200 0 2 376 29 0 2 666 22

F400 1 4 877 30 0 5 677 90

F800 1 10 157 30 0 10 957 288

表 7　 模型 C 的计算结果

Table 7　 Calculation results of Model C

算例
取消

个数

总延误

时间 / min

换飞机

个数

飞机不平

衡个数
成本

模型运算

时间 / s

F50 0 362 2 0 372 6

F100 0 755 3 0 770 29

F200 0 1 941 2 0 1 961 80

F400 1 3 265 25 0 4 015 273

F800 0 6 814 19 0 7 004 870

表 8　 模型 D 的计算结果

Table 8　 Calculation results of Model D

算例
取消

个数

总延误

时间 / min

换飞机

个数

飞机不平

衡个数
成本

模型运算

时间 / s

F50 0 269 7 0 304 2

F100 0 629 13 0 694 7

F200 0 1 504 21 0 1 714 20

F400 1 3 163 30 0 3 963 92

F800 0 6 680 30 0 6 980 237

　 　 将算例 F800(航班数 800)作为样本,航班的

中转时间分布情况如表 9 所示,表中包含设置的

固定中转时间及在当前中转时间下能够完成中转

任务的航班比例。 当固定中转时间为 30 min[2]

时,没有航班能够完成中转任务,当固定中转时间

为 40 min[3] 与 60 min[4] 时,大多数航班不能完成

中转任务,当固定中转时间为 75 min 时,63. 15%
的航班能够完成中转任务。 因此,选取 75 min 作

为固定中转时间,应用到模型 A、模型 B 中。 所有

算例的换飞机个数限制在 30 架内,时空网络模型

采用 30 min[3] 的时间窗口。 上述 3 个模型的恢复

成本包括航班延误成本、航班取消成本、换飞机成

本及机场的飞机不平衡成本 4 部分。 通过恢复结

果的对比可以发现,应用了有效中转时间的列向

量生成模型 (模型 D),能够取得最小的恢复代

价。 同时,与时空网络模型相比,列向量生成算法

在运行时间上有很大的优势。 模型 A、模型 B 在

不同航班规模下的运行时间如图 6 所示。 随着算

例规模的增加,列向量生成模型运行时间的增长

速度远小于时空网络模型。
模型 D 使用 Gurobi 优化器对主问题的求解

093

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　 第 3 期 何坚,等:基于有效中转时间预测的不正常航班恢复技术

结果如表 10 所示。 其中,LP 为迭代结束时主问

题线性规划模型的最终计算结果,IP 为主问题整

数规划模型的最终计算结果,最优间隔比例由

式(19)计算得出。 模型 D 的 4 个算例的最优间

隔比例均为 0% ,取得了最优解,算例 F400 没有

取得最优解,但是该算例的最优间隔比例仅为

0. 059% ,证明了列向量生成算法的有效性。
gap = ( IP - LP) / LP (19)

表 9　 算例 F800 的航班中转时间分布

Table 9　 Flight transit time distribution of scenario F800

固定中转时间 / min 能够完成中转任务的航班比例 / %

30 0 　

40 0. 81

60 36. 04

75 63. 15

图 6　 列向量生成算法与时空网络模型运行时间对比

Fig. 6　 Comparison of operation time between column vector
generation algorithm and spatio-temporal network model

表 10　 基于模型 D 的优化器实验结果

Table 10　 Experimental results of optimizer
based on Model D

算例 LP IP 最优间隔比例 / %

F50 304. 00 304 0

F100 694. 00 694 0

F200 1 714. 00 1 714 0

F400 3 960. 67 3 963 0. 059

F800 6 980. 00 6 980 0

　 　 对比表 5 和表 6,由于时空网络模型是采用

将所有的航线直接进行优化计算的方式,航线个

数随着航班规模的增长迅速增加,使得模型在求

解大规模问题时计算速度非常慢。 列向量生成算

法采用迭代的方式选择航线,使得每次迭代过程

的计算量都远小于时空网络模型,并且列向量生

成算法可以通过控制迭代次数的方式在有限的时

间中求得最低的恢复成本。 时空网络方法采用离

散的航班延误时间,在某个时间间隔内,航班未能

执行,只能在下一个时间间隔才可能离港,离散的

延误时间可能会导致模型求出的最小成本高于最

优解的最小成本。 而列向量生成算法采用连续的

航班延误时间,飞机可用时就可以分配飞机离港,
解决了这一问题。 同时,时空网络模型需要将时

间轴划分成多个相同长度的时间窗,时间窗口的

长短不易控制,如果时间窗口较长,时空网络模型

求得的恢复成本会偏高,而时间窗口较短,模型的

恢复成本会降低,但是模型的求解时间会更久。
列向量生成算法采用连续的延误时间,不需要考

虑这一问题。 通过对比列向量生成算法及时空网

络模型的恢复结果,列向量生成算法存在恢复成

本高于时空网络模型的情况,若列向量生成算法

在筛选满足子问题约束的航线时没有遗漏,则列

向量生成算法可以取得与时空网络模型相同或者

更低的恢复成本。 由此可知,列向量生成算法筛

选满足子问题约束的航线,并加入到主问题的优

化集合中,这一特点使得列向量生成算法在计算

最优解时,可能遗漏最优解中包含的航线。 列向

量生成算法的这一特点及时空网络模型的时间窗

口较长都可能导致模型求得的恢复成本比最优恢

复成本高,因此时空网络模型与列向量生成算法

各有优劣。 但是在大规模航班恢复过程中,2 个

模型的恢复成本相似时,时空网络模型的计算时

间可以达到列向量生成算法的 3 倍以上,影响了

恢复结果的实时性。 因此,在计算大规模航班恢

复问题时,列向量生成算法的优势明显。 表 7、
表 8显示了将航班有效中转时间预测模型分别应

用到时空网络模型和列向量生成算法中的航班恢

复结果,与表 5、表 6 相比,虽然模型的运行时间

可能稍有增加,但是 2 个模型的恢复成本均有显

著的下降。

5　 结　 论

将航班中转时间预测模型与改进后的列向量

生成算法相结合,提出了一种基于有效中转时间

的不正常航班恢复模型。 通过对比实验,得出以

下结论:
1) 基于列向量生成算法的航班恢复模型与

时空网络模型相比,在恢复成本基本一致的情况

下,计算时间更少。 并且随着航班规模的增加,在
时间上的差异 会 进 一 步 增 大。 当 航 班 规 模 是

400 架时,时空网络模型的恢复时间是列向量生成

算法的 2. 97 倍;当航班规模是 800 架时,时空网络

模型的恢复时间是列向量生成算法的 3. 67 倍。
2) 将有效中转时间应用于不正常航班恢复

模型,虽然模型的计算时间有所增加,但航班的恢

复成本明显降低。 在大规模恢复场景下,可以将
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航班恢复成本减少 36. 3% 。
不正常航班恢复问题涉及到飞机恢复、机组

恢复、乘客恢复 3 个阶段,本文中只针对飞机恢复

阶段进行了研究,下一步可以针对后 2 个阶段进

行研究,逐渐完善所提出的不正常航班恢复模型。
在飞机恢复问题中,只考虑了以恢复成本为目标

的航班恢复问题,在未来的研究中,可以将航班恢

复成本与航班正常率等多个目标同时添加到航班

恢复模型中,实现多目标条件下的航班恢复模型。
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Irregular flight recovery technique based on accurate transit time prediction
HE Jian1, GUO Hongyan1,2, YAO Yuan2, BIAN Lei2,∗ , TANG Hongwu2, WANG Diansheng2

(1. Department of Informatics, Beijing University of Technology, Beijing 100124, China;

2. Travelsky Mobile Technology Limited, Beijing 100029, China)

Abstract: In previous studies, the general method for flight recovery problem used fixed flight transit
time, rather than considered the result of flight transit time changes in real airports. We propose a LightGBM
model to predict accurate transit time based on the airport-flight features from total 235 airports and all flights
in China. The numerical results show that our model has 6. 783 minutes root mean square error using real
flights data. We construct an irregular flight recovery model based on effective transit time, and specifically
design a column vector generation algorithm to solve this model. This algorithm can solve the problem of air-
port traffic flow decrease, airport closure, aircraft maintenance and other irregular conditions under the goal of
minimizing flight delays, the number of cancellations, and the number of aircraft changes by canceling, chan-
ging the planned time, and replacing aircraft. Tests on actual operating data of airlines prove that the irregular
flight recovery method based on transit time prediction is effective. The real case of large-scale flight delays
test shows the total delay time can be reduced by 34. 2% . The comparison between the spatio-temporal net-
work algorithm and the column vector generation algorithm shows that the proposed flight recovery method also
can reduce the recovery cost under the premise of the same recovery result.

Keywords: irregular flights; flight recovery; transit time prediction; column generation algorithm; recov-
ery cost
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基于有限时间引导律的欠驱智能船舶循迹控制

冯辉1,2, 胡胜2, 余文曌1,2,∗, 徐海祥1,2

(1. 高性能船舶技术教育部重点实验室, 武汉 430063;　 2. 武汉理工大学 船海与能源动力工程学院, 武汉 430063)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对欠驱智能船舶在执行循迹任务时,受路径曲率和环境力干扰影响导致

横向偏差增大的问题,对欠驱智能船舶的引导策略进行了研究。 提出了一种有限时间收敛的

自适应引导律,并基于该引导律实现了欠驱智能船舶循迹控制,使循迹过程中的横向偏差在有

限时间内收敛至零。 相比于传统积分引导律,所提方法的控制参数可以根据横向偏差的变化

进行自适应调整,更快地引导欠驱智能船舶进行直线和曲线循迹。 通过仿真对比验证了所提

方法的有效性和先进性。
关 　 键 　 词: 循迹控制; 欠驱智能船舶; 有限时间引导律; 自适应控制; 横向偏差

中图分类号: TP273
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0394-07

　 　 在大数据和人工智能等新兴技术的影响下,
研究无人化、绿色和安全的智能船舶已是大势所

趋。 作为智能船舶关键功能之一,智能航行受到

了广泛的关注并得到了迅速的发展 [1] 。 其中,循
迹控制是实现智能航行功能的关键技术之一。

循迹控制是指控制欠驱智能船舶沿着一条预

定的路径航行,并且这条路径与时间无关 [2] 。 目

前,国内外关于循迹控制的研究已有较多成果。
Encarnação 等 [3] 在 Serret-Frenet 坐标系中依据期

望路径重新定义输出信号,将控制目标转化为位

置误差和艏向角误差,但缺点是控制器的设计十

分复杂。 为了简化控制器的设计,有学者将循迹

控制系统分为 2 个子系统:引导律和控制系统 [2] 。
在获得路径信息和环境信息后,引导律计算出控

制系统的输入信号,即期望艏向角;控制系统则产

生相应的控制信号,使船舶的实际艏向跟踪引导

律给出的信号,完成循迹控制目标。
LOS( line-of-sight) 引导律 [4] 因其结构简单、

收敛性好等优点而被广泛应用于循迹控制。 但在

实际运行环境中,船舶受到风浪流等环境因素的

干扰,即横向环境力的作用,在循迹过程中会存在

漂角。 但欠驱动结构无法产生横向的控制力,因
此船舶的实际运动轨迹将偏离期望的运动轨迹,
限制了传统 LOS 引导律的应用。 因此,如何减小

漂角对循迹效果的影响是目前的研究热点。
减小漂角影响的一种最直接的方法就是测量

漂角。 文献[5]使用加速度计测量横向和纵向的

加速度,再通过积分得到横向和纵向速度,进而计

算出漂角,但缺点是加速度的测量值易受噪声的

污染从而导致计算出的速度存在较大的误差。 文

献[6]利用全球导航系统计算漂角,但成本较高

且精确性较差。 另一种方法是利用积分 LOS( IL-
OS)引导律。 Børhaug 等 [7] 针对传统 LOS 引导律

无法抵抗环境干扰的问题,提出了一种应用广泛、
具有积分作用的 ILOS 引导律,并证明了其全局一

致渐进稳定性。 文献[8-9]在 Børhaug 等 [7] 的基

础上,在设计引导律时考虑了航速,简化了参数调

整过程,但使得该算法的响应速度易受航速的影
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响。 文献[10]针对直线接圆弧路径不连续问题

提出了一种参数化 ILOS 引导律,使控制输出更加

平滑,但引导效果易受期望路径插值的边界条件

影响。 文献[11]设计时变增益的 ILOS 引导律减

小位置超调,但前向距离的上限和下限难以确定。
文献[12]提出一种自适应 ILOS(ALOS)引导律,
将漂角视为固定参数,通过设计自适应项估计漂

角。 文献[13]在引导系统建模时考虑流速的影

响,提出了一种直接 ILOS 引导律和间接 ILOS 引

导律用以应对时变的海流,但无法应对其他未建

模环境干扰的影响。 文献 [14]设计了一种降阶

的扩张状态观测器,用来估计由外部干扰引起的

时变漂角,但未考虑引导系统的有限时间稳定性。
近年来,有限时间控制方法因其更好的控制

性能受到了广泛的关注,并得到了迅速发展 [15] 。
文献[16]利用有限时间收敛的干扰观测器,以估

计时变的大漂角,提高了曲线循迹的精确性。 文

献[17]提出了有限时间收敛的引导律,其不仅证

明了漂角观测器的有限时间收敛性,还证明了位

置跟踪误差的有限时间收敛性,但该方法的缺点

是漂角的估计值易受传感器测量噪声的影响。
本文在现有国内外研究的基础上,提出了一

种基于自适应控制理论的有限时间引导律,其控

制参数可随横向偏差的变化而进行自适应调整,
提升引导系统的响应速度,同时可适用于风浪流

等环境载荷干扰下的欠驱智能船舶循迹控制,用
于补偿船舶在循迹过程中受到的流载荷的干扰,
并证明了该引导律的有限时间稳定性。 通过仿真

实现了欠驱智能船舶水平面内的直线和曲线循

迹,并进行了仿真对比实验。

1　 问题描述

1. 1　 船舶数学模型

欠驱船舶的水平面三自由度运动学和动力学

方程如下 [2] :
η̇ = R(ψ)υ
Mυ̇ + C(υ)υ + D(υ)υ = Bτ{ (1)

式中:η = [ x,y,ψ] T 为船舶在固定坐标系下的位

置,x、y、ψ 分别表示船舶在固定坐标系中的横坐

标、纵坐标、艏向角;R ( ψ) 为坐标系旋转矩阵;
υ = [u,v, r] T 为船舶在运动坐标系下的运动速

度,u、v、r 分别表示船舶在运动坐标系中的纵向

速度、横向速度、转艏角速度;M 为包含水动力附

加质量的惯性矩阵;C 为包含附加质量的科里奥

利向心力矩阵,由船舶自身和附加质量共同作用

产生;D 为阻尼系数矩阵;B 为控制输入配置矩

阵;τ = [τu,0,τ r]
T 为控制输入矩阵,τu 为船舶纵

向推力,τ r 为转艏力矩。
注 1　 在固定坐标系中,海流速度 V c = [ V x,

V y,0 ] T 是 定 常 且 无 旋 的, 海 流 合 速 度 U c =

V2
x + V2

y 存在上界。
因此,可以通过在式 (1)的运动学和动力学

方程中加入海流的速度,建立流载荷干扰下的船

舶操纵运动方程,如下:
η̇ = R(ψ)υr + V c

Mυ̇r + C(υr)υr + D(υr)υr = Bτ{ (2)

式中:υr = υ - V c 为船舶相对海流的速度。
1. 2　 有限时间稳定性

有限时间稳定是指系统状态能在有限时间内

收敛到平衡点。 考虑如下系统:
ẋ( t) = f(x( t),t)
f(0,t) = 0
x( t) ∈ ⊂ R n

{ (3)

式中:x( t)表示系统状态;f: →R n 为包含原点的

定义域 到 n 维空间 R n 中的一个连续函数;0∈
R n 表示零向量。

引理 1　 针对系统(3),假设在定义域 上存在

正定且连续函数 V(x),并且存在实数 c > 0 和 0 <
α < 1,使得 V(x)在 上正定且 V

·
(x)≤ - cV α(x)在

上半负定,则系统(4)为有限时间稳定,即系统状态

能在有限时间内收敛到平衡点,且收敛时间满足:

T ≤
V1 -α(x0)
c(1 - α) (4)

1. 3　 引 导 律

引导律的推导是在一个二维平面内完成的,
其中,期望路径通常由一系列路径点 ( x p ( θ),
y p( θ))相连组成,如图 1 所示,其中 θ 为大于零的

路径参数变量。 图中:γ p 为期望路径上任意一点

处的切线与正北方向的夹角,即 Serret-Frenet 坐

标系与固定坐标系之间的旋转角。
假设在固定坐标系中,船舶的位置坐标为

(x,y)。 由图 1 可知,船舶在 Serret-Frenet 坐标系

中的坐标为

图 1　 LOS 引导律原理

Fig. 1　 Geometrical illustration of LOS guidance law
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x e

y e
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ù

û
ú
ú
=

cos γ p( θ) - sin γ p( θ)

sin γ p( θ) cos γ p( θ)
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

T x - x p( θ)

y - y p( θ)
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

(5)
式中:x e 为纵向偏差;y e 为横向偏差。

旋转角 γ p 定义如下:
γ p( θ) = atan2( y′p( θ),x′p( θ)) (6)
式中:x′p( θ) = ∂x p / ∂θ;y′p( θ) = ∂y p / ∂θ。

假设 1　 通常在直线或者直线圆弧循迹时,x e

并不影响引导律的引导效果,为了简化计算,故假

设 x e = 0。
假设 2　 漂角 β 一般很小且可视为一个缓变

的量,即 sin β≈β,cos β≈1,β
·

= 0。
假设 3　 船舶的实际艏向角可以准确跟踪期

望艏向角,即 ψ = ψd。
由式(5)和假设 1 可得

0 = (x - xp(θ))cos γp(θ) + (y - yp(θ))sin γp(θ)
(7)

y e = - ( x - x p( θ)) sin γ p( θ) +
　 　 ( y - y p( θ))cos γ p( θ) (8)

由式(1)可知船舶的运动学方程为

ẋ = ucos ψ - vsin ψ
ẏ = usin ψ + vcos ψ
ψ̇ = r

{ (9)

将式(9)代入式(8)得
ẏ e = - ( ẋ - ẋ p( θ)) sin γ p( θ) +
　 　 ( ẏ - ẏ p( θ))cos γ p( θ) -
　 　 [ ( x - x p( θ))cos γ p( θ) +
　 　 ( y - y p( θ)) sin γ p( θ)] γ̇ p( θ) =
　 　 - ẋsin γ p( θ) + ẏcos γ p( θ) =
　 　 - (ucos ψ - vsin ψ) sin γ p( θ) +
　 　 (usin ψ + vcos ψ)cos γ p( θ) =
　 　 Usin(ψ - γ p( θ) + β) (10)

式中:U = u2 + v2 为航速; β = atan2( v,u) 为

漂角。
注 2　 船舶在直线循迹或圆弧循迹时,漂角

为一定值。 但对于直线圆弧组成路径,漂角会发

生缓慢的变化。 因为漂角的动态特性变化慢于控

制带宽变化,所以可通过自适应项估计漂角。
将式(10)展开,并结合假设 2 可得

ẏ e = Usin(ψ - γ p( θ)) + Ucos(ψ - γ p( θ))β

(11)

2　 有限时间引导律

本文提出的有限时间引导律定义如下:

ψd = γ p( θ) - arctan k py e + y int

Δ( ) (12)

式中:Δ 为前向距离;k p = 1 + k1 y e
α - 1 为引导律

的比例系数,当 y e 的值较大时,引导律的比例系

数较小,可以防止引导系统的输入过大出现较大

的超调,当 y e 的值较小时,引导律中的比例系数

较大,可以增加系统的响应速度。

ẏ int =
k2UΔ

2 y e

[(1 + k1 y e
α -1) y e + y int]

2 + Δ2

其中:参数 k1 > 0,k2 > 0,参数 0 < α < 1。
考虑到系统漂角 β 未知,建立如下误差跟踪

系统:
ẏ e = Usin(ψ - γ p( θ)) + Ucos(ψ - γ p( θ))β

β~ = β - β̂
{

(13)

式中:β̂ 为漂角的估计值且 β̂
·

= ẏ int / Δ,而且由假设

2 可知, β~
·

= - β̂
·

。
定理 1　 对于系统(13),在满足假设 3 的前

提下,设计的引导律(12)可以使系统(13)有限时

间稳定,即
lim
t→T

y e = ε1

lim
t→T

β~ = ε2
{
式中:ε1 和 ε2 为大于零的极小常数。

证明 　 将式(12)代入式(11)中可得

ẏ e = Usin - arctan (1 + k1 y e
α -1) y e + y int

Δ( )( ) +

　 　 Ucos - arctan (1 + k1 y e
α -1) y e + y int

Δ( )( )β
(14)

由于

sin - arctan (1 + k1 y e
α -1) y e + y int

Δ( )( ) =

　 　 -
(1 + k1 y e

α -1) y e + y int

[(1 + k1 y e
α -1) y e + y int]

2 + Δ2
(15)

cos - arctan (1 + k1 y e
α -1) y e + y int

Δ( )( ) =

　 　 Δ
[(1 + k1 y e

α -1) y e + y int]
2 + Δ2

(16)

将式(15)和式(16)代入式(14)得

ẏ e = - U
(1 + k1 y e

α -1) y e + y int

[(1 + k1 y e
α -1) y e + y int]

2 + Δ2
+

　 　 U Δβ
[(1 + k1 y e

α -1) y e + y int]
2 + Δ2

=

　 　 - U
(1 + k1 y e

α -1) y e

[(1 + k1 y e
α -1) y e + Δβ̂] 2 + Δ2

+
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　 　 UΔ β~

[(1 + k1 y e
α -1) y e + Δβ̂] 2 + Δ2

(17)

定义李雅普诺夫函数如下:

V1 = 1
2 y2

e + 1
2k2

β~ 2 (18)

式(18)对时间求导并将式(17)代入可得

V
　·

1 = - U
y2
e + k1 y e

α +1

[(1 + k1 y e
α -1) y e + Δβ̂] 2 + Δ2

+

　 　
UΔ β~ y e

[(1+ k1 y e
α -1) y e+Δβ̂] 2 + Δ2

- 1
k2

β~ β̂
·

=

　 　 - U
y2
e + k1 y e

α +1

[(1 + k1 y e
α -1) y e + Δβ̂] 2 + Δ2

≤

　 　 - U
k1 y e

α +1

[(1 + k1 y e
α -1) y e + Δβ̂] 2 + Δ2

(19)
令

k3 =
k1U

[(1 + k1 y e
α -1) y e + Δβ̂] 2 + Δ2

(20)

k4 = min{ k3,1} (21)
则式(19)可以改写为

V
·

1 ≤ - k4 y e
α +1 ≤ - k4 y e

α +1 - ( β~ 2)
α +1
2 +

　 　 ( β~ 2)
α +1
2 ≤ - k4(( y

2
e )

α +1
2 + ( β~ 2)

α +1
2 ) + ϑ ≤

　 　 - k42
α +1
2 V

α +1
2

1 + ϑ (22)

式中:k4 > 0;ϑ = ( β~ 2)
α + 1
2 。

由文献[18]可知,存在参数 0 < θ0 < 1,满足:

- k4 θ02
α +1
2 V

α +1
2

1 + ϑ ≤ 0 (23)
得到

V
　·

1 ≤ - k4 θ02
α +1
2 V

α +1
2

1 - k4(1 - θ0)2
α +1
2 V

α +1
2

1 + ϑ ≤

　 　 - k4(1 - θ0)2
α +1
2 V

α +1
2

1 (24)
通过引理 1 可知,系统(13)是有限时间稳定

的,并且收敛时间 T1 满足:

T1 ≤
2V

1 -α
2

1 (0)

2
1 +α
2 k4(1 - θ0)(1 - α)

证毕

3　 仿真实验

3. 1　 仿真条件

为了验证本文所提出的有限时间引导律的

有效性,以武汉理工大学一艘欠驱智能船舶为

模型进行了直线循迹仿真实验和曲线循迹仿真

实验,并与文献 [7]中的 ILOS 引导律进行对比

分析,采用 PID 控制算法进行纵向和艏向控制

器设计。
3. 2　 仿真结果与分析

1) 直线循迹仿真

仿真条件设置如表 1 所示,引导律参数 k1 = 1,
α = 0. 8,k2 = 0. 008。 其他仿真条件如表 1 所示。

直线循迹的期望路径为连接表 1 中 2 个路径

点的直线。 图 2 为直线循迹航行路径曲线,图 3
为直线循迹横向偏差曲线。 图 2 表示 2 种方法均

能引导船舶沿期望路径航行。 但是从图 3 中可以

看出,本文引导律可以使 y e 更快地收敛至零且没

有超调,大约在 t = 110 s 时收敛至零;传统 ILOS
引导律的 y e 收敛速度较慢,大约在 t = 150 s 时收

敛至零。 由此可知,本文引导律相比传统 ILOS 引

导律在直线循迹时,y e 的收敛速度更快,具有更

好的引导效果。 图 4 为比例系数 k p 随时间变化

曲线。 图 5 表示 2 种方法的实际艏向角都可以较

好地跟踪期望值。
表 1　 直线循迹仿真条件

Table 1　 Simulation conditions of straight-line
path following

参数 　 　 数值

初始位置 [10 m, - 20 m,π / 4] T

海流合速度 U c 0. 1 m / s

路径点坐标 (0 m,0 m),(100 m,100 m)

采样周期 0. 5 s

前向距离 Δ 3. 0 m

流向角 - π / 4

期望纵向航速 0. 3 m / s

船长 2. 3 m

图 2　 直线循迹曲线

Fig. 2　 Curves of straight-line path following

　 　 2) 曲线循迹仿真

仿真条件设置如表 2 所示,引导律参数 k1 =
0 . 4,α = 0 . 8,k2 = 1。 其他仿真条件如表 2 所示。
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图 3　 直线循迹横向偏差曲线

Fig. 3　 Curves of straight-line path following cross-track error

图 4　 直线循迹引导律比例系数变化曲线

Fig. 4　 Curve of straight-line path following guidance
law proportional coefficient

图 5　 直线循迹艏向角变化曲线

Fig. 5　 Curves of straight-line path following heading angle

曲线循迹的期望路径为连接表 2 中 5 个路径点的

直线圆弧曲线。 图 6 为曲线循迹航行路径曲线,
图 7 为曲线循迹横向偏差曲线。 图 6 表示 2 种方

法均能引导船舶沿期望的曲线路径航行,但本文

引导律的路径更接近期望路径。 为了进一步比较

2 种方法引导效果的优劣,从图 7 中可以看出,本
文引导律的 y e 收敛速度更快。 在 3 处转弯路径

处,y e 由于曲率的增大而增大,本文引导律的 y e

的峰值分别为 0 . 01 m、0 . 04 m 和 0 . 04 m,传统

表 2　 曲线循迹仿真条件

Table 2　 Simulation conditions of curved-line
path following

参数 数值参数 数值

初始位置 [0 m,0 m,0 m] T

路径点坐标
(0 m,0 m),(6 m,30 m),(30 m,30 m),

(30 m,0 m),(60 m,0 m)

海流合速度 U c 0. 02 m / s

转弯圆弧半径 [6 m,6 m,6 m] T

船长 2. 3 m

前向距离 Δ 1. 15 m

期望纵向航速 0. 1 m / s

流向角 π / 4

采样周期 0. 5 s

图 6　 曲线循迹曲线

Fig. 6　 Curves of curved-line path following

图 7　 曲线循迹横向偏差曲线

Fig. 7　 Curves of curved-line path following cross-track error

ILOS 引导律的 y e 的峰值分别为 0. 03 m、0. 3 m 和

0. 3 m;本文引导律的 y e 重新收敛至零所花费的时

间分别为 148 s、127 s 和 127 s,传统 ILOS 引导律的

y e 又重新收敛至零所花费的时间分别为 148 s、
241 s和 241 s。 图 8 为比例系数 kp 随时间变化曲线。

结合图 3 和图 4、图 7 和图 8 分析可知,比例

系数随横向偏差的变化关系有大误差、小增益和

小误差、大增益的特点。 由图 7 和图 8 可知,当横
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向偏差稳定于零附近时,比例系数有较大的变化

(如图中的 80 ~ 280 s,448 ~ 515 s,697 ~ 816 s,
997 ~ 1 175 s),原因是:横向偏差此时是一个逐渐

趋近零的极小值,而比例系数对趋近零的极小值

变化非常敏感,因此比例系数在此过程中变化较

大。 但由于横向偏差是极小值,当横向偏差趋于

零时,比例系数的变化并不会影响引导效果。
图 9 表示曲线循迹情况下,2 种方法的实际

艏向角也都可以较好地跟踪期望值。 从图 5 和

图 9的艏向角对比曲线可以看出,在相同 PID 控

制参数控制下,2 种方法的艏向角跟踪效果都较

好,但 2 种方法计算的期望艏向角不同,证明本文

引导律计算的期望艏向角相比传统 ILOS 引导律

更加合理和有效。

图 8　 曲线循迹引导律比例系数变化曲线

Fig. 8　 Curve of curved-line path following guidance
law proportional coefficient

图 9　 曲线循迹艏向角变化曲线

Fig. 9　 Curves of curved-line path following heading angle

4　 结　 论

经过理论分析和仿真对比实验,得到以下

结论:
1) 所提出的有限时间引导律适用于直线循

迹和曲线循迹,设计的自适应项可以补偿环境干

扰和路径曲率对循迹效果的影响。
2) 基于有限时间稳定理论证明了漂角未知

时,横向偏差控制系统在应用所提出的有限时间

引导律时是有限时间稳定的。
3) 通过直线循迹和曲线循迹仿真对比实验

结果可知,相比于传统 ILOS 引导律,本文所提出

的有限时间引导律可以使横向偏差更快收敛至零

附近且超调量更小。
综上所述,对于欠驱智能船舶循迹控制,提出

的有限时间引导律具有更大的应用潜力。 本文未

涉及控制器研究,但船舶运动受模型不确定和时

变外部环境干扰的影响,将导致动力学控制性能

变差,因此,下一步将研究模型不确定和时变外部

环境干扰情况下欠驱智能船舶循迹控制器设计

问题。
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Finite-time line-of-sight guidance law path following control for
underactuated intelligent ships
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(1. Key Laboratory of High Performance Ship Technology, Ministry of Education, Wuhan 430063, China;

2. School of Naval Architecture, Ocean and Energy Power Engineering, Wuhan University of Technology, Wuhan 430063, China)

Abstract: In consideration of the problem that the lateral deviation of the underactuated intelligent ships
increases due to the influence of path curvature and environmental disturbance during the path tracking task,
the guidance law of intelligent ships is discussed. An adaptive guidance law with finite-time convergence is
proposed . Based on the guidance law, the intelligent ships path following control is realized, so that the lateral
deviation can converge to zero in finite time in the path following process. Compared with the traditional inte-
gral line-of-sight, the control parameters of the method can be adjusted adaptively according to the change of
lateral deviation, and the intelligent ships can be guided to follow the desired line or curve path faster. The ef-
fectiveness and advancement of the proposed method are verified by simulation and comparison.
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阻力和升力加速度指令快速解析与跟踪制导

刘刚∗

(中国运载火箭技术研究院, 北京 100076)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对升力式飞行器的滑翔段制导问题,提出一种阻力和升力加速度指令在

线快速解析与跟踪制导方法。 通过一维质点运动学解析并加权直接得到阻力加速度指令。 引

入虚拟目标和伪视线角的概念,将比例导引应用于滑翔段得到升力加速度指令。 利用阻力加

速度和攻角的单调性关系,通过改变攻角跟踪阻力加速度指令。 倾侧角用于辅助跟踪阻力加

速度指令,满足给定条件后切换至跟踪升力加速度指令。 航迹方向角的控制通过倾侧角按反

转走廊边界改变正负号实现。 动压、热流、过载等约束可通过相关敏感参数的设计得到满足。
所提方法不依赖参考轨迹和攻角剖面,计算量小,可实现对终端速度和终端高度的高精度

控制。
关 　 键 　 词: 阻力加速度; 升力加速度; 解析; 跟踪; 制导

中图分类号: V448. 235
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0401-11

　 　 升力式飞行器在大气层内的滑翔段一般有初

始能量过剩、准平衡滑翔、倾侧转弯和无动力等特

点,其制导任务通常是使飞行器在到达给定的待

飞纵程时将其高度、速度、航迹方向角、弹道倾角

等多个参数控制到期望的值,以实现和下一个飞

行段的顺利衔接。 解决滑翔段制导问题应用较多

的制导方法有预测校正制导 [1-9] 、阻力加速度跟

踪制导 [10-14] 、三维制导 [15-16] 、解析制导 [17-21] 等。
在预测校正制导中,攻角剖面一般事先给定为一

个随速度或马赫数变化的固定剖面,在制导中攻

角仅在给定剖面基础上做小幅调整。 攻角是一个

重要的控制量,预测校正制导中给定攻角剖面的

做法在一定程度上制约了攻角在制导中的作用。
阻力加速度跟踪制导是一种成功获得航天飞机的

工程应用的制导方法,但是该方法依赖于参考轨

迹,灵活性不强。 相比于其他方法,解析制导的研

究相对较少。 文献 [17]把准平衡滑翔条件与解

析预测制导相结合,形成一种不依赖参考轨迹和

攻角剖面的滑翔段解析制导方法,该方法用倾侧

角进行航向和终端速度控制,用攻角进行终端高

度和纵程控制,取得了较好的效果,说明解析法用

于滑翔段制导具有可行性。 文献 [19]以谱分析

法寻求运动方程的解析解,并形成再入解析制导

方法,但是其数学工具比较复杂,应用难度较大。
本文尝试探索一种基于直接解析的滑翔段制

导方法。 思路如下:首先,利用阻力加速度和攻角

的单调性关系,在每个制导周期实时设计出满足

终端速度约束的阻力加速度指令,靠改变攻角进

行跟踪,实现对终端速度的控制;其次,通过引入

虚拟目标和伪视线角的概念,将比例导引应用于

滑翔段,通过纵向比例导引生成航迹坐标系的升

力加速度指令,靠改变倾侧角进行跟踪,实现对终

端高度和终端弹道倾角的控制。 对于航迹方向角

(或待飞横程)的控制,通过倾侧角按反转走廊边

界改变正负号实现。 本文提供的方法可摆脱对参

考轨迹和攻角剖面的依赖,计算量很小,可快速生
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成制导指令,实现对终端高度和终端速度的较高

精度控制。

1　 滑翔段制导问题

滑翔段制导问题可表述如下:假设飞行器已

经处于准平衡滑翔飞行状态,当前待飞纵程为

L0、高度为 h0、速度为 v0。 制导终端约束为:使飞

行器在待飞纵程为 L f 时,高度为 h f、速度为 v f、弹
道倾角为 θ f,航迹方向角偏差 Δχ f (或待飞横程)
小于给定值。

2　 终端速度的控制方法

注意到,在升力式飞行器滑翔段飞行的任一

时刻,若其他参数都不变,只改变攻角大小,根据

空气动力学原理,在约 0° ~ 90°的攻角范围内,飞
行器阻力加速度的绝对值和攻角具有单调递增关

系,攻角越大,阻力加速度的绝对值越大。 利用这

一特点,可以通过改变攻角获得期望的阻力加速

度。 只要设计出满足终端速度约束的阻力加速度

指令,再通过改变攻角对其进行跟踪,就能实现对

终端速度的控制。
2. 1　 阻力加速度指令在线快速解析

首先,需要设计满足终端速度约束的阻力加

速度指令。 假设飞行器自当前状态到终端状态的

飞行时间为 t,期间假设可以通过制导跟踪策略使

得飞行器以固定的阻力加速度 􀭵a x 飞行,到达终端

纵程时的速度为 v f。 忽略航迹方位角的影响,仅
考察飞行器在纵向平面的运动,飞行路程 s 为

s = (L0 - L f)
2 + (h0 - h f)

2 (1)
由牛顿一维质点运动学,有

v f = v0 + 􀭵a x t (2)

s = v0 t +
1
2 􀭵a x t

2 (3)

由式(2)得

t =
v f - v0

􀭵a x
(4)

将式(4)代入式(3)可得

􀭵a x =
v2f - v20

2s (5)

为使终端速度为 v f,在后续飞行时间 t 内,需
要的常值加速度 􀭵a x 可由式(5)根据飞行器当前参

数和期望终端参数解析给出。 注意到,􀭵a x 是由阻

力和重力产生的总加速度。
􀭵a x = a aero

x - gsin θ (6)
式中:a aero

x 是为了满足终端速度约束条件需要的

阻力加速度;θ 为飞行器在当地水平坐标系的弹

道倾角;g 为重力加速度。
由式(5)和式(6)可得

a aero
x =

v2f - v20
2s + gsin θ (7)

为了适应不同飞行任务的要求,可再引入一

个加权系数 kax:
a∗

x = kax􀭵a x (8)
式中:a∗

x 为阻力加速度控制指令(航迹坐标系)。
由式(1)、式(7)和式(8)有

a∗
x = kax

v2f - v20
2 (L0 - L f)

2 + (h0 - h f)
2
+ gsin θ( )

(9)
由式(9)可见,阻力加速度指令 a∗

x 可由当前

飞行参数和期望终端参数直接解析给出。
阻力加速度指令加权系数 kax 可根据飞行任

务的特点进行设计,加权系数剖面可以采用待飞

纵程为横坐标进行设计,如图 1 所示。

图 1　 典型的阻力加速度加权系数剖面

Fig. 1　 Typical drag acceleration weighting coefficient profile

只要在待飞纵程接近终端的飞行段内将阻力

加速度指令加权系数值取 1,即可使终端速度等

于期望值 v f。 阻力加速度指令加权系数剖面中,
kmax
ax 值需要根据具体飞行任务的特点进行设计。

对于飞行器初始能量大幅过剩或需要在短时间内

减速的飞行任务,kmax
ax 值应取大于 1,最大可取到

1. 8 ~ 2. 0,这样可以在飞行前期和中期充分减速,
降低后期飞行时的最大动压;对于接近最大极限

航程或横向机动距离的飞行任务,kmax
ax 值应取小于

1,最小可取到 0. 65 ~ 0. 7,这样可以给飞行后期

预留更多的能量。 kmax
ax 的最终取值的设计可采用

试算法。 即针对具体飞行任务,选取不同的 kmax
ax

值,通过较小次数(如 200 次)的蒙特卡罗仿真进

行试算,考察其约束满足程度和制导精度。 最终

通过比较得到较优的 kmax
ax 的取值。

2. 2　 用攻角跟踪阻力加速度指令

当前飞行器航迹坐标系的实际阻力加速度

anow
x 为

anow
x = fxcos αgx - fy sin αgx (10)
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式中:fx、fy 为飞行器本体坐标系视加速度,对于

无动力升力式飞行器仅由气动力产生,可由加速

度计直接测量;αgx 为惯性攻角,是在忽略风速的

情况下由飞行器的地速和姿态角的导航值计算出

的攻角估计值。
对于升力式飞行器,在一定攻角范围内,飞行

器的阻力加速度和攻角具有单调性,攻角越大,阻
力加速度的绝对值越大。 因此,可以通过改变攻

角对阻力加速度指令进行跟踪。
指令攻角 α∗ (惯性值) 以增量形式按下式

计算:
Δα∗ = kα( a∗

x - anow
x ) (11)

α∗ = αgx + Δα∗ (12)
式中:αgx为当前惯性攻角;kα 为增益系数(正值)。

另外,需要根据飞行器姿态控制能力对指令

攻角进行限幅和限速。 由于本文方法中的攻角指

令是增量形式的,kα 取值与制导周期有关。 若 kα

取值过大,将触发指令攻角限速,此时一般不会对

制导精度产生不良影响,也不会出现攻角指令震

荡;但是若 kα 取值过小,将影响阻力加速度跟踪

效果。
2. 3　 倾侧角的阻力加速度跟踪模式

本文认为速度控制在滑翔段飞行中应优先得

到保证,否则将造成任务成败。 在滑翔段飞行初

期,由于飞行高度较高,大气密度较低,可能出现

攻角已经达到最大允许值 αmax,但是飞行器的阻

力加速度 anow
x 绝对值仍小于阻力加速度指令 a∗

x

绝对值的情况。 此时,应将倾侧角置为阻力加速

度跟踪模式,用倾侧角辅助攻角跟踪阻力加速度

指令。 具体做法是:以最大的可用角速度加大倾

侧角,直到一个最大倾侧角允许值 σmax1,使飞行

器高度加速下降,处于更大的大气密度环境以提

高阻力,即
σ∗ = σmax1 (13)

式中:σ∗为在倾侧角的阻力加速度跟踪模式中指

令倾侧角的大小;σmax1 为在倾侧角在阻力加速度

跟踪模式中的最大允许值,该值对于飞行初期的

最大热流有很大影响,一般设计为小于全程倾侧

角最大允许值 σmax。 σmax1过小会影响阻力加速度

指令的跟踪效果,因此需要根据具体任务折中

考虑。
进入倾侧角的阻力加速度跟踪模式的判据可

按式(14)计算:

anow
x < 0 . 98 a∗

x 且 α > αmax - 0 . 1° (14)

退出倾侧角的阻力加速度跟踪模式的判据可

按式(15)计算:

anow
x ≥ 0 . 98 a∗

x 且 α ≤ αmax - 0 . 1° (15)

为了简化制导逻辑,可在滑翔段初期直接将

倾侧角置为阻力加速度跟踪模式。 在后续飞行

中,只要满足式 (15)的判据,即退出阻力加速度

跟踪模式,切换为升力加速度跟踪模式。 后续不

再重复进行模式切换。 在升力加速度跟踪模式

中,倾侧角将用于跟踪升力加速度指令,不再用于

跟踪阻力加速度指令。

3　 终端高度和终端弹道倾角的控制

方法

　 　 比例导引是一种精度高、所需过载小的末制

导方法。 比例导引的原理是:先计算从飞行器到

目标点的视线角和视线角速度,再使飞行器速度

矢量的变化率与视线角速度成比例,这样即可使

飞行器精确击中目标。 但是,这种方式不能直接

用于滑翔段制导,其原因是:滑翔段飞行距离很

长,一般为数千公里,与地球半径达到同一数量

级,受到地球曲率的影响,从飞行器到目标的视线

会处于地平线以下,如果直接使用比例导引会使

飞行器在飞行半途中坠地。 这是将比例导引用于

滑翔段制导需要解决的一个问题。 为了在滑翔段

应用比例导引,本文提出虚拟目标、伪视线角和伪

视线角速度的概念,通过带倾角约束的纵向比例

导引生成航迹坐标系的升力加速度指令,通过改

变倾侧角进行跟踪,实现对终端高度和弹道倾角

的控制。
3. 1　 基于比例导引的升力加速度指令解析方法

虚拟目标是指以制导终端纵程 L f 和终端高

度 h f 为特征参数的一个虚拟的目标。 伪视线角

是指在忽略地球曲率情况下计算的从飞行器到虚

拟目标的视线角,伪视线角速度是指在忽略地球

曲率情况下计算的从飞行器到虚拟目标的视线角

速度。 由于本文中比例导引仅用于纵向,不需要

横向参数。 在纵向,带终端弹道倾角约束的比例

导引公式为

θ· = kDλ
·

D + k θ

λD - θ∗

t left
(16)

式中:θ· 为弹道倾角的变化率;λ· D 为纵向伪视线

角速度;λD 为纵向伪视线角;θ∗ 为期望终端弹道

倾角;kD 和 k θ 为增益系数;t left为估算的剩余飞行

时间。
根据比例导引的原理,若满足式 (16),可使

飞行器以弹道倾角 θ∗ 击中虚拟目标。 由虚拟目
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标的定义,可知这实际上正好满足了制导终端纵

程、终端高度和弹道倾角约束。
式(16)中,纵向伪视线角速度和纵向伪视线

角计算公式如下:

λ· D =
ΔVYΔX - ΔVXΔY
ΔXΔX - ΔYΔY (17)

λD = arctan ΔY
ΔX( ) (18)

式中:ΔX、ΔY 和 ΔVX、ΔVY 分别为从飞行器到虚

拟目标的相对位置和相对速度,表达式为

ΔX = ( - L f) - ( - L0)

ΔY = h f - h0
{ (19)

ΔVX = - v0 cos θ

ΔVY = - v0 sin θ{ (20)

剩余飞行时间 t left按下式估算:

t left = ΔXΔX + ΔYΔY
0 . 5( v0 + v f)

　 　 t left > 0 . 3 (21)

由飞行动力学有

θ
　·

=

A ycos σ
m - gcos θ + v2

R cos θ

v (22)

式中:A y 为飞行器的升力;R 为飞行器到地心的

距离;σ 为飞行器倾侧角;m 为飞行器质量; v 为

飞行器对地速度。
另外,定义:

a∗
y =

A ycos σ
m (23)

式中:a∗
y 为升力加速度指令(航迹坐标系)。

由式(16)、式(22)和式(23)可得

a∗
y = kD λ̇D v + gcos θ - v2

R cos θ + k θ

λD - θ∗

t left
v

(24)
式(24)即为基于比例导引的升力加速度指

令(航迹坐标系)解析值,其中第 1 项为高度控制

项,第 2 项为重力补偿项,第 3 项为离心力补偿

项,第 4 项为终端弹道倾角控制项。 这里,比例导

引的相关参数都是由常规导航参数解析得到的,
并不需要增加额外的传感器。
3. 2　 倾侧角的升力加速度跟踪模式

2. 2 节给出了当前的攻角指令。 在当前的攻

角状态下,飞行器的实际升力加速度 anow
y 为

anow
y =

A y

m = fx sin αgx + fycos αgx (25)

多数情况下,该值大于 3. 1 节给出的航迹坐

标系升力加速度指令 a∗
y ,可通过倾侧角将多余的

升力加速度分配到侧向,按式(26)和式(27)得到

倾侧角指令 σ∗的大小。

当 a∗
y ≤ anow

y 时,
σ∗ = arccos(a∗

y / anow
y ) (26)

否则,

σ∗ =
5° 　 a∗

y ≥ 0

min(σmax,85°) 　 a∗
y < 0{ (27)

式中:σmax为最大允许倾侧角。
同样,需要根据飞行器姿态控制能力对指令

倾侧角进行限速。 本节的控制策略仅得到倾侧角

的大小,倾侧角的正负由第 4 节策略确定。

4　 航迹方向角控制方法

第 2 节和第 3 节中的方法给出了攻角指令

(含正负号)和倾侧角指令(仅绝对值),用于进行

速度、高度和弹道倾角控制。 在 3. 2 节中,飞行器

多余的升力加速度被倾侧角分配到侧向,会影响

飞行器的侧向运动。 为了对航迹方向角偏差 Δχ
(或待飞横程 H)进行控制,采用与预测校正制导

类似的方法,设计一个侧向偏差走廊,当飞行器侧

向运动超出走廊边界时,通过改变倾侧角的符号

进行横向控制。 典型的侧向偏差走廊如图 2 所示。

图 2　 典型的侧向偏差走廊

Fig. 2　 Typical azimuth deviation corridor

航迹方向角偏差 Δχ 定义为

Δχ = χ t - A t (28)
式中:χ t 为飞行器当前的航迹方向角;A t 为从当

前飞行器到目标的大地方位角。 χ t 和 A t 都以指

向当地正北为零,以向东偏为正。
指令倾侧角的符号 Signσ 初始值为

Signσ = - 1 　 Δχ ≥ 0
1 　 Δχ < 0{ (29)

后续倾侧角反转触发逻辑为:若当前 Signσ =
- 1 且 Δχ≤ - Δχmax 时,触发正向反转;若当前

Signσ = 1 且 Δχ≥Δχmax 时,触发负向反转。 Δχmax

为按图 2 计算的侧向偏差走廊边界。

5　 过程约束的满足途径和方法流程

升力式飞行器的滑翔段制导主要关注过载、
热流、动压等过程约束。 对于过载约束,本文采用

的比例导引本身具有所需过载小的特点,一般能
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满足约束要求;对于热流约束,可通过合理设计倾

侧角在阻力加速度跟踪模式中的最大倾侧角允许

值 σmax1 对最大热流实现有效限制;对于动压约

束,可通过设计阻力加速度指令加权系数剖面中

的最大权值 kmax
ax 进行有效限制。

方法流程如图 3 所示。 可见,方法流程简单,
计算量小,不依赖于标称轨迹或攻角剖面。

图 3　 制导方法流程

Fig. 3　 Flowchart of guidance method

6　 仿真校验

6. 1　 模型参数

采用文献[10,22]中的飞行器参数,飞行器

质量为 1 000 kg,参考面积为 3. 5 m2,升力系数和

阻力系数按下式计算:
c l = 0 . 01sign(α - 1°) α - 1° 1 . 25 (30)

cd = 0 . 018 28 + 1 . 1c2l (31)
攻角允许范围为 10° < α < 40°,攻角变化速

度小于 5° / s;倾侧角允许范围为 σ < 90°,倾侧

角反转速度小于 15° / s。
表 1 为任务初始和终端参数。 表中:λ 为经

度,ϕ 为大地纬度。 终端条件为距离目标点(经度

27. 85°,纬度 0°)的待飞纵程为 100 km。 对于终

端坐标无具体要求。 仅有终端速度、高度、航迹方

表 1　 任务初始和终端参数

Table 1　 Initial and terminal parameters of task

参数 初始值 终端期望值

h / km 71 27
λ / ( °) 0
ϕ / ( °) 0

v / (m·s - 1 ) 7 300 900
χ t / ( °) 90
θ / ( °) - 0. 5 - 2. 0

向角偏差和弹道倾角要求。 文献 [10]中无弹道

倾角约束,本文为了验证方法额外附加了终端弹

道倾角约束。 过程约束为过载小于 5g,驻点热流

小于2 500 kW / m2,动压小于 15 000 Pa。
6. 2　 约束条件敏感因素分析

1) 最大热流的敏感因素分析

考察倾侧角在阻力加速度跟踪模式中的最大

允许值 σmax1对最大热流的影响。 分别将 σmax1 取

为 70°、80°、90°,其余仿真条件都相同,仿真结果

如图 4 所示。 可见,σmax1 越大,最大驻点热流越

大。 因此,需要合理选取 σmax1。

图 4　 σmax1取不同值时的最大驻点热流

Fig. 4　 Maximum stagnation heat flux for different
values of σmax1

2) 最大动压的敏感因素分析

首先,考察阻力加速度加权系数剖面对动压

的影响。 在图 1 所示的剖面中,分别取如表 2 所

示参数设置。
kmax
ax 分别取 1. 0、1. 2、1. 36,其余仿真条件都

相同,仿真结果如图 5 所示。
表 2　 阻力加速度加权系数剖面设计

Table 2　 Design of drag acceleration weighting
coefficient profile

参数 情况 1 情况 2 情况 3

L01 / km 180 180 180
L02 / km 300 300 300
kmax
ax 1. 0 1. 2 1. 36
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　 　 由图 5 可见, kmax
ax 取 1. 0 时最大动压达到

16 000 Pa以上,超出了约束值,kmax
ax 取 1. 36 时最

大动压大幅减小,满足约束要求。
其次,考察期望终端弹道倾角对动压的影响。

将期望终端弹道倾角 θ∗分别取 0°、 - 2°、 - 4°,其
余仿真条件都相同,仿真结果如图 6 所示。 可见,
当将期望终端弹道倾角 θ∗取 0°时,最大动压达到

17 000 Pa 以上,超出了约束值,当 θ∗ 取 - 2°或
- 4°时,最大动压大幅减小。 产生这种现象的原

因是:为了拉平终端弹道倾角,会使飞行器在速度

较高时高度降低,处于大气密度较大的环境。

图 5　 阻力加速度加权系数最大值取不同值时的动压

Fig. 5　 Dynamic pressure for different drag acceleration
weighting coefficient maximum values

图 6　 期望终端弹道倾角取不同值时的动压

Fig. 6　 Dynamic pressure for different expected terminal
trajectory inclination angles

6. 3　 标称状态下仿真

基于前述分析,为了满足动压和热流约束要

求,将 kmax
ax 取 1. 36,θ∗ 取 - 2°,σmax1 取 80°。 另外,

将比例导引系数 kD 取 6,k θ 取 3。 kα 取 0. 000 2,
制导周期取 10 ms。 侧向偏差走廊设计如图 7
所示。

在标称状态下进行仿真,在距离目标点(经度

27. 85°,纬度 0°)的待飞纵程小于或等于 100 km 时

仿真结束。 仿真曲线如图 8 ~ 图 18 所示。

图 7　 侧向偏差走廊设计

Fig. 7　 Design of azimuth deviation corridor

图 8　 速度曲线

Fig. 8　 Velocity curve

图 9　 高度曲线

Fig. 9　 Height curve

图 10　 弹道倾角曲线

Fig. 10　 Trajectory inclination angle curve
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图 11　 攻角曲线

Fig. 11　 Attack angle curve

图 12　 倾侧角曲线

Fig. 12　 Inclination angle curve

图 13　 动压曲线

Fig. 13　 Dynamic pressure curve

图 14　 驻点热流曲线

Fig. 14　 Stagnation heat flux curve

图 15　 法向过载曲线

Fig. 15　 Normal overload curve

图 16　 阻力加速度曲线

Fig. 16　 Drag acceleration curves

图 17　 升力加速度曲线

Fig. 17　 Lift acceleration curves

从图 11 和图 12 可见,约 170 s 前,倾侧角处

于阻力加速度跟踪模式,此后倾侧角转入升力加

速度跟踪模式。 由图 16 可见,此期间实际阻力加

速度与指令值曲线基本重合。 由图 17 可见,升力

加速度指令全程为正值,因此不需要采用大于

90°的倾侧角进行跟踪,除了在倾侧角的阻力加速

度跟踪模式和倾侧角反转过程中,其余飞行段航

迹坐标系的实际升力加速度与指令值曲线基本重

合。 这说明由解析给出的阻力加速度指令和升力

加速度指令在大部分飞行时间内尤其是后期能通
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图 18　 地面轨迹

Fig. 18　 Ground track

过攻角和倾侧角得到有效跟踪。 在飞行最末的十

分之几秒时间加速度不能跟上指令是由比例导引

的末端效应引起,对于制导精度影响很小。 由

图 13 ~ 图 15 所示,动压、热流、过载约束均满足

要求。 另外,解析法在线生成的攻角和倾侧角制

导指令剖面都比较平滑,且即使在倾侧角反转过

程中飞行器的高度也不会出现明显跳跃。
6. 4　 蒙特卡罗仿真

为了验证本文方法对于不确定性的适应能力

并评估控制精度,采用蒙特卡罗打靶方法进行仿

真,选取的打靶仿真偏差项同文献 [10],如表 3
所示。 表中:ρ 为大气密度。 仿真过程中,上述误

差在取值范围内随机选取。 此外,还按高度施加

了高空风场。 高空风由南北向风和东西向风叠加

而成,南北向风风速向北为正,东西向风风速向东

为正。 最大和最小风剖面如表 4 所示。 蒙特卡罗仿

真时,先根据高度插值得出最大、最小东西向风和最

大、最小南北向风。 根据 2 个随机数在最大值和最

小值之间随机给出东西向风和南北向风的大小。
蒙特卡罗打靶 2 000 次,终端参数散布频率

直方图如图 19 ~ 图 26 所示。
终端控制精度与文献[10]对比如表 5 所示。

表 3　 蒙特卡罗仿真偏差项

Table 3　 Deviation term of Monte Carlo simulation

参数 　 h / km λ / ( °) ϕ / ( °) v / (m·s - 1 ) θ / ( °)

偏差值 ± 1 ± 0. 5 ± 0. 5 ± 100 ± 0. 05

参数 　 χ t / ( °) m c l cd ρ

偏差值 ± 0. 5 ± 3% ± 10% ± 10% ± 10%

表 4　 高空风剖面

Table 4　 Upper wind profile

大地高度 / km
东西向风 / (m·s - 1 ) 南北向风 / (m·s - 1 )

最大值 最小值 最大值 最小值

73 60 - 30 30 - 30
26 30 - 30 10 - 10

图 19　 终端速度散布图

Fig. 19　 Scatter of terminal velocity

图 20　 终端高度散布图

Fig. 20　 Scatter of terminal height

图 21　 终端待飞纵程散布图

Fig. 21　 Scatter of terminal longitudinal range to go

图 22　 终端弹道倾角散布图

Fig. 22　 Scatter of terminal trajectory inclination angle
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图 23　 终端航迹方向角偏差(绝对值)散布图

Fig. 23　 Scatter of terminal azimuth deviation
( absolute value)

图 24　 最大动压散布图

Fig. 24　 Scatter of maximum dynamic pressure

图 25　 最大驻点热流散布图

Fig. 25　 Scatter of maximum stagnation heat flow

图 26　 最大法向过载(本体坐标系)散布图

Fig. 26　 Scatter of maximum normal overload
( body coordinate system)

表 5　 终端参数控制精度

Table 5　 Control accuracy of terminal parameters

方法 纵程误差 / m 速度误差 / (m·s - 1 ) 高度误差 / m 弹道倾角 / ( °) 航迹方向角偏差 / ( °)

文献[10] ± 1 200 ± 25 ± 3 000 ± 2. 5 ± 9. 31

本文 ± 1 0 ~ + 1. 8 - 110 ~ + 160 - 3. 5 ~ + 0. 5 ± 8. 4

　 　 可见,采用本文方法,对终端高度、终端速度

的控制精度高于文献 [10]。 终端航迹方向角和

终端弹道倾角的散布范围也小于文献 [10]。 由

于本文方法以待飞纵程为迭代终止条件,纵向位

置不存在误差。 最大动压、最大热流、最大过载均

满足约束要求。 该方法与文献[17]类似,都具有

不依赖参考轨迹和攻角剖面、计算量小等优点。

7　 结　 论

本文引入虚拟目标和伪视线角的概念,将比

例导引应用于滑翔段,通过一维质点运动学解析

并加权直接得到阻力加速度指令, 利用阻力加速

度和攻角的单调性关系实现有效跟踪,从而形成

一种阻力和升力加速度指令在线快速解析与跟踪

的制导方法。 仿真表明:①本文方法对于终端速

度、高度都可实现较高精度的控制,对终端弹道倾

角也有一定的控制能力。 ②本文方法制导误差最

大的参数是终端航迹方向角(或横向位置)偏差,
其原因是:由于航向采用了基于侧向偏差走廊的

bang-bang 控制模式,受飞行器滚转通道姿态控制

能力的制约,终端航迹方向角无法实现高精度

控制。
若在接近终端时以侧向比例导引进行航向控

制,可大幅提高终端航迹方向角(或横向位置)控

制精度,但是这与终端速度控制不能兼顾,会以增

大终端速度控制偏差为代价。 在滑翔段制导中如

何同时实现终端速度、高度、航迹方向角(或横向

位置)的高精度控制仍有待于后续深入研究。
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Drag and lift acceleration commands rapid calculation and
tracking guidance

LIU Gang∗

(China Academy of Launch Vehicle Technology, Beijing 100076, China)

Abstract: For the gliding flight phase guidance problem of lifting vehicle, a drag and lift acceleration
commands rapid calculation and tracking guidance method is proposed. Drag acceleration command is calcu-
lated directly by one-dimensional particle kinematics and weighting. By introducing the “ virtual target” and
“ pseudo line of sight angle” concepts, proportional navigation is used in gliding flight phase to give the lift ac-
celeration command. Using the monotonicity of the drag acceleration and the attack angle, the attack angle is
used to track drag acceleration command. The bank angle is used to track drag acceleration command in a sup-
plementary way in the early stage. After a given criterion is satisfied, the bank angle switches to track lift ac-
celeration command. The azimuth angle control is realized by changing the sign of the bank angle according
the reverse corridor border. The dynamic pressure, heat flow, and overload constraints can be satisfied by spe-
cific sensitive parameters design. The proposed method does not need reference trajectory or attack angle pro-
file, and the amount of calculation is small. It can control the terminal velocity and height with high accuracy.

Keywords: drag acceleration; lift acceleration; calculation; tracking; guidance
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CO2 在 RP5 航空燃油中的质扩散系数测量

李超越1, 2, 冯诗愚2,∗, 徐雷1, 王志凌1

(1. 金陵科技学院 机电工程学院, 南京 211169;　 2. 南京航空航天大学 航空学院, 南京 210016)

　 　 摘 　 　 　 要: 根据数字全息干涉度量原理搭建了气液质扩散系数测量实验平台,设计并加

工了中空不锈钢恒温扩散槽,采用自编程序进行数字图像处理,通过测量 298. 15 K 时 0. 33 mol / L
KCl 溶液在水中的质扩散系数验证了实验系统的正确性。 实验测量了常压下 278. 15 ~ 343. 15 K
温度范围内 CO2 在 RP5 航空燃油中的质扩散系数。 随着温度的增加,CO2 在 RP5 航空燃油中

的质扩散系数逐渐增大。 不同温度下的质扩散系数可利用 Arrhenius 方程模型进行拟合,而且

质扩散系数理论模型计算与实验测量结果之间的相对误差均小于 9. 51% 。 在实际工程应用

中,可根据拟合的 Arrhenius 方程对 CO2 在 RP5 航空燃油中的质扩散系数进行准确的预测,实
验测量结果为燃油箱惰化系统的优化设计提供了数据支持。

关 　 键 　 词: 质扩散系数; 数字全息干涉; CO2; RP5 航空燃油; 数字图像处理

中图分类号: V312; TQ021. 4
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0412-07

　 　 飞机飞行安全事故时有发生,并导致机毁人

亡的惨剧,造成了人民生命和财产的损失,其中飞

机燃油箱燃烧爆炸是飞机失事的主要原因之

一 [1-2] 。 飞机燃油箱中存在外部点火源,如静电、
雷电、炮火攻击等,当燃油箱气相空间 O2 浓度

(飞机油箱惰化系统中一般用浓度表示体积分

数)高于燃油极限可燃 O2 浓度 ( limiting oxygen
concentration, LOC) 时,燃油箱极易发生燃烧爆

炸,对于民用运输飞机而言, LOC 通常设置为

12% ,军机为 9% [3-4] 。
大量理论和实验研究表明,采用燃油箱惰化

是一种经济高效的降低燃油箱可燃性、提高飞机

安全系数的方法 [5-7] 。 所谓燃油箱惰化,指的是

利用惰性气体(如 N2、哈龙、CO2 等)充入燃油箱,
置换出燃油箱中的 O2,降低气相空间 O2 浓度使

其低于飞机燃油箱 LOC,从而降低燃油箱可燃

性 [8] 。 目前,技术最为成熟且应用广泛的飞机燃

油箱惰化方式为中空纤维膜机载制氮惰化系统

(hollow fiber membrane-on board inert gas genera-
tion system,HFM-OBIGGS),其中发动机引气通过

中空纤维膜后生成高浓度富氮气体进入燃油箱,
置换出燃油箱气相空间的 O2。 但 HFM-OBIGGS
也存在许多不足,如需从发动机高压级引气且引

气量大,对发动机性能产生影响;中空纤维膜分离

效率低,燃油箱惰化效果差;膜丝易堵塞,性能衰

减严重 [9] 。 因此,为提高飞机燃油箱惰化性能,
减小燃油代偿损失,研究者开展了下一代先进燃

油箱惰化系统的研究,如低温催化氧化惰化系统,
又称为绿色惰化系统 ( green on board inert gas
generation system,GOBIGGS) [10-11] ,以及燃油电池

惰化系统[12-13] 。 在以上先进燃油箱惰化系统中,均
有燃油蒸气参与化学反应生成 CO2,惰性气体不再
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是单一的富氮气体,而是 CO2 和 N2 的混合气体。
在燃油箱惰化过程中,随着飞机燃油箱外界

环境温度和压力的改变,燃油中会发生 CO2 的溶

解或逸出传质过程。 由于 CO2 在航空燃油中的

溶解度较大,且 CO2 在航空燃油中的溶解度远大

于 O2 和 N2,CO2 在航空燃油中的传质过程会极

大地影响燃油箱气相空间 O2 浓度,进而影响惰化

系统的优化设计 [14-15] 。
质扩散系数是表征燃油中气体溶解或逸出速

率的基本要素,因此,掌握气体在燃油中的质扩散

系数是了解不同阶段燃油和气相空间 O2 浓度分

布的关键。 但是,目前极少有关于 CO2 在航空燃

油中的质扩散系数研究,而且质扩散系数并非由

单一因素决定,而是与扩散体系中物质组分、黏度

和温度等因素密切相关,而且对于不同的扩散体

系并没有完全统一正确的理论预测模型 [16-17] 。
因此,要准确了解不同温度下 CO2 在航空燃油中

的质扩散系数只能进行实验测量。
目前,测量质扩散系数的方法主要有隔膜池

法 [18-19] 、Taylor 分散法 [20-21] 、压力降落法 [22-23] 、数
字全息干涉法 [24-25] 等。 与其他几种方法相比较,
数字全息干涉法是一种可视化的全场实时检测扩

散体系浓度变化的方法,具有无接触、时间短、精
度高等优点。 随着激光和 CCD 制造技术的发展

和成本的降低,以及数字图像处理的精度提高,数
字全息干涉法越来越广泛地应用于透明扩散体系

质扩散系数的测量。
本文以舰载机常用国产 RP5 航空燃油为研

究对象,采用数字全息干涉法搭建实验平台,并对

实验系统进行了正确性验证。 在此基础上,实验

测量了不同温度下 CO2 在 RP5 航空燃油中的质

扩散系数,为中国下一代先进飞机燃油箱惰化系

统的优化设计提供数据支持。

1　 实验原理

由光学知识 Lorenz-Lorentz 关系可知,透明溶

液的折射率与其浓度呈线性关系,而溶液折射率

又与透过溶液的光波相位呈线性关系,因此溶液

浓度与光波相位呈线性关系 [26] 。 在气液接触过

程中,由于分子扩散导致液相浓度发生改变,进而

改变了通过溶液的光波相位。 通过二次曝光数字

全息干涉技术,利用 CCD 分别记录扩散前后两时

刻分别载有扩散信息的全息干涉图像,并利用图

像处理技术进行数字再现,得到扩散前后通过溶

液的光波相位差,从而可计算得到溶液浓度变化

和质扩散系数。

对于一维恒温扩散过程,质扩散系数可当作

常数,根据 Fick 第二定律有

∂c( z,t)
∂t = D ∂2 c( z,t)

∂z2
(1)

式中:c( z, t)为浓度,mol / L; z 为距离,m; t 为时

间,s;D 为质扩散系数,m2 / s。
在扩散初始时刻 t0,扩散体系内上下两部分

浓度分别为 cu 和 c l,则在 t 时刻,位置 z 处的浓度

可表示为

c( z,t) =
c l + cu

2 +
( c l - cu)π

2 2 ∫z / (2 Dt )

0
exp( - z2)dz

(2)
在同一位置不同时刻 t1 和 t2 ( t1 < t2 ) 的浓

度差可表示为

Δc = c( z,t1) - c( z,t2) =

　 　 π
2 2

( c l - cu) { ∫z / (2 Dt 1 )

0
exp( - z2)dz -

　 　 ∫z / (2 Dt 2 )

0
exp( - z2)dz } (3)

扩散过程中,气液浓度变化和浓度差分布如

图 1 所示。 可知,扩散过程中在 t1 和 t2 两时刻扩

散方向上气液浓度差存在两极值点,则通过求解

式(3)可将质扩散系数表示为 [27]

D =
Δz2[(1 / t1) - (1 / t2)]

8ln( t2 / t1)
(4)

式中:Δz 为两浓度变化极值点之间的距离,m。

图 1　 扩散过程中浓度和浓度差分布

Fig. 1　 Concentration and concentration difference
distribution during diffusion process
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由前述可知,不同位置处浓度差同时反映了

透过溶液的物光相位差,因此,可采用图像处理方

法获得 t1 和 t2 两时刻在扩散方向物光相位差即

可求得两极值点间的距离。

2　 实验测量

2. 1　 实验装置及方法

根据数字全息干涉原理搭建质扩散系数测量

实验平台,如图 2 所示。 实验系统中主要包括激

光器、滤波器、扩束镜、光阑、反射镜、扩散槽、恒温

水浴、CCD 和计算机等,为保证实验的精确度,减
少振动带来的干扰,所有仪器都放置于气浮防震

平台上。 光学仪器和气浮防震平台采购自大恒光

电有限公司,激光器为波长 650 nm 的半导体泵浦

固体激光器,可产生质量高、稳定性好的不同功率

的激光。 实验测量所用 CCD 为德国 The Imaging
Source 公司的 DMK-41BU02 工业 CCD,分辨率为

1 280 像素 × 960 像素,像素值大小为 4. 65 μm。
为了测量不同温度条件下的质扩散系数,扩

散槽内各组分应保持在相同的恒温环境中,因此,
设计带夹套的扩散槽通过恒温水浴中的循环水以

保持气体和燃油温度恒定,扩散槽和恒温系统如

图 3 所示。 扩散槽为不锈钢加工的竖直中空结

构,扩散主体大小为 20 mm × 20 mm × 200 mm,为
保证透过扩散槽的光质量,扩散槽由高透光度的

2 块平行安装的石英玻璃和防油腐蚀的氟胶圈进

行密封。 本文实验所采用的恒温水浴装置为商

业生产的 FDL DC-3030 恒温水浴,利用其制冷

及加热系统可产生 243 . 15 ~ 373 . 15 K 温度的

水,通过其精确的控制系统保持温度的恒定,并
通过水泵将恒温水输送进入扩散槽夹套内,加
热扩散槽内组分达到一定温度,然后经过换热

后的水重新返回水浴进行加热,如此循环维持

系统温度恒定。

图 2　 数字全息干涉测量系统

Fig. 2　 Digital holographic interferometry system

图 3　 恒温系统

Fig. 3　 Thermostatic system

　 　 实验过程中,由激光器发出的激光经过滤波

器滤波后进入扩束镜形成平行光,平行光经过分

光镜时形成物光和参考光两束光。 两光束中,物
光透过扩散槽气液界面部分与参考光在另一个分

光镜上汇聚,由于物光透过扩散槽后与参考光产

生光程差,在分光镜汇聚后产生干涉条纹,干涉条

纹由 CCD 实时记录并存储在计算中便于后续进

行物光相位差分析。
2. 2　 数字图像处理

为得到扩散过程中 t1 和 t2 时刻浓度差两极

值点间的距离,需要对 2 次曝光的全息干涉图进

行图像处理以重现透过溶液的物光波,并求得前

后两时间的物光波相位差。 质扩散系数计算中的

数字图像处理主要包括图像空域和频域滤波、物
光重建及相位解包裹等。 本文利用 MATLAB 软

件自编程序进行干涉图像分析,数字图像处理流

程如图 4 所示。
2. 3　 实验正确性验证

为验证本文设计实验系统在测量质扩散系数
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图 4　 数字图像处理流程

Fig. 4　 Digital image processing flowchart

实 验 中 的 正 确 性, 先 测 量 了 298. 15 K 时

0. 33 mol / LKCl溶液在水中的质扩散系数值,并与

文献[28]经典实验结果进行对比。 本文分析了

多组不同时间的浓度差极值点之间的距离,并求

得质扩散系数实验平均值 D′,结果如表 1 所示。
由计算结果可知,实验测量质扩散系数平均值为

1. 811 × 10 - 9 m2 / s,与文献中记录结果的相对误

差为1. 5% ,因此,可认为本文所搭建实验系统和

实验方法具有较高的测量精度,可满足质扩散系

数测量要求。
表 1　 298. 15 K 时 0. 33 mol / L KCl 溶液在水中质扩散系数

Table 1　 Mass diffusion coefficient of 0. 33 mol / L
KCl in water at 298. 15 K

t1 / s t2 / s Δz / mm
D /

(10 - 9 m2 ·s - 1 )

D′ /

(10 - 9 m2·s - 1)

900

1 800 4. 259 1. 817

2 700 4. 631 1. 808

3 600 4. 892 1. 798

4 500 5. 130 1. 819

1. 811

3　 实验结果

结合实际飞行条件下环境温度变化及燃油作

为热沉引起的温度变化等情况,选择具有代表性

的 278. 15 ~ 343. 15 K 温度范围进行研究。 本文

实验测量了在此温度范围内每间隔 5 K 时 CO2 在

RP5 航空燃油中的质扩散系数。 由于 CO2 和 RP5
航空燃油的密度相差极大,当物光透过气液界面

位置后,只有气相或液相一侧能与参考光形成干

涉条纹并被 CCD 记录,此时经过数字图像处理后

只存在一个相位差极值点。 由于通常认为气体在

液体中的质扩散系数与液体在气体中的质扩散系

数相同,两极值点关于气液界面对称,将单一极值

点与气液界面之间的距离扩大 2 倍即可认为是两

极值点之间的距离 Δz。 CO2 在 RP5 航空燃油中

的质扩散系数测量实验中数字图像处理主要过程

如图 5 所示。 由于假设扩散只发生在竖直方向,
在水平方向各处相位差相同,可根据解包裹后的

相位差分布求得竖直方向各位置的平均相位差,
即可获得扩散方向浓度差极值点之间的距离,如
图 6所示。

实验测量结束后,选择 4 张不同时刻的全息

干涉图分别求取 3 组质扩散系数值并求得其平均

值。 CO2 在 RP5 航空燃油中的质扩散系数实验

测量结果如表 2 所示。

图 5　 CO2 在 RP5 航空燃油扩散体系中的图像处理过程

Fig. 5　 Image processing of CO2 in RP5 jet fuel diffusion system

514

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 2022 年 　

图 6　 扩散方向解包裹相位差分布

Fig. 6　 Unwrapped phase difference distribution in
diffusion direction

　 　 由实验测量结果可知,随着温度的增大,
CO2 在 RP5 航空燃油中的质扩散也增大。 在实

际应用中,不同温度下化学反应速率可根据 Ar-
rhenius 方程表示,则质扩散系数与温度的关系

可表示为

D = Aexp - E
RT( ) (5)

式中:A 为指前因子,拟合常数;E 为表观活化能,
J / mol;R 为摩尔气体常数,8. 314 mol / (kg·K - 1)。

根据实验测量结果对 CO2 在 RP5 航空燃油

中的质扩散系数进行 Arrhenius 方程拟合,拟合结

果如图 7 所示。 质扩散系数拟合方程中指前因子

A 和表观活化能 E 的大小分别为 5. 63 × 10 - 3 和

30 752 J / mol。
根据实验测量结果进行拟合的质扩散系数模

型计算结果与实验结果之间的误差关系如图 8 所

示。 可知,理论模型计算结果与实验测量结果之

间的 相 对 误 差 均 小 于 10% , 最 大 相 对 误 差 为

9. 51% 。

表 2　 CO2 在 RP5 航空燃油中的质扩散系数

Table 2　 Mass diffusion coefficient of CO2 in RP5 jet fuel

T / K t1 / s t2 / s Δz
2 / mm

D /
(10 - 8 m2·s - 1)

D′ /
(10 - 8 m2·s - 1)

3 600 7. 057 0. 998

278. 15 1 800 5 400 7. 360 0. 913 0. 899

7 200 7. 237 0. 787

3 600 7. 362 1. 086

283. 15 1 800 5 400 7. 640 0. 984 1. 091

7 200 8. 947 1. 203

3 600 8. 141 1. 328

288. 15 1 800 5 400 9. 281 1. 452 1. 389

7 200 9. 607 1. 387

3 600 9. 154 1. 679

293. 15 1 800 5 400 10. 057 1. 705 1. 766

7 200 11. 285 1. 914

3 600 10. 445 2. 186

298. 15 1 800 5 400 11. 196 2. 113 2. 039

7 200 10. 994 1. 817

3 600 12. 023 2. 897

303. 15 1 800 5 400 13. 261 2. 964 2. 802

7 200 13. 014 2. 545

3 600 13. 106 3. 442

308. 15 1 800 5 400 14. 719 3. 652 3. 425

7 200 14. 550 3. 182

3 600 15. 410 4. 759

313. 15 1 800 5 400 16. 290 4. 473 4. 458

7 200 16. 603 4. 143

3 600 16. 200 5. 259

318. 15 1 800 5 400 18. 023 5. 476 5. 521

7 200 19. 695 5. 829

3 600 17. 363 6. 041

323. 15 1 800 5 400 19. 422 6. 358 6. 422

7 200 21. 374 6. 866

3 600 19. 952 7. 976

328. 15 1 800 5 400 22. 087 8. 223 7. 791

7 200 21. 851 7. 175

3 600 20. 417 8. 352

333. 15 1 800 5 400 23. 269 9. 127 8. 509

7 200 23. 142 8. 048

3 600 21. 637 9. 381

338. 15 1 800 5 400 23. 399 9. 229 9. 551

7 200 25. 850 10. 042

3 600 23. 381 10. 954

343. 15 1 800 5 400 25. 335 10. 819 11. 442

7 200 28. 902 12. 554
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图 7　 CO2 在 RP5 航空燃油中的质扩散系数拟合

Fig. 7　 Mass diffusion coefficient fitting of CO2 in RP5 jet fuel

图 8　 质扩散系数理论计算与实验测量结果误差

Fig. 8　 Difference between theoretical calculation result and
experimental measurement result of mass diffusion coefficient

4　 结　 论

1) 根据数字全息干涉原理搭建质扩散系数

测量实验系统,通过测量文献中记录的质扩散系

数值验证此实验系统的正确性,误差达到 1. 5% ,
可满足实验测量要求。

2) 在 278. 15 ~ 343. 15 K 温度范围内,CO2

在 RP5 航空燃油中的质扩散系数值随着温度的

增加 而 增 加, 并 可 以 根 据 Arrhenius 方 程 进 行

拟合。
3) 根据实验数据拟合的质扩散系数理论预

测模型与实验结果之间相对误差均小于 10% ,最
大相 对 误 差 为 9. 51% , 可 满 足 实 际 工 程 应 用

需要。
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Measurement of mass diffusion coefficient of CO2 in RP5 jet fuel
LI Chaoyue1, 2, FENG Shiyu2,∗ , XU Lei1, WANG Zhiling1

(1. School of Mechanical and Electrical Engineering, Jinling Institute of Technology, Nanjing 211169, China;

2. School of Aerospace Engineering, Nanjing University of Aeronautics and Astronautics, Nanjing 210016, China)

Abstract: The experimental platform for measuring the gas-liquid mass diffusion coefficient is set up
based on the method of digital holographic interferometry. The hollow stainless steel constant temperature diffu-
sion tank is designed and processed and the digital image processing is coded by self-programming on
MATLAB. The correctness of the experimental system is verified by measuring the mass diffusion coefficient of
0. 33 mol / L KCl in water at 298. 15 K. Then the mass diffusion coefficient of CO2 in RP5 jet fuel is measured
in the temperature range of 278. 15 K to 343. 15 K under normal pressure. The mass diffusion coefficient in-
creases with the increase of temperature. The mass diffusion coefficient at different temperatures can be fitted
by Arrhenius equation model, and the relative difference between theoretical model calculation and experimen-
tal measurement results is less than 9. 51% . Therefore, in practical engineering applications, the mass diffu-
sion coefficient of CO2 in RP5 jet fuel can be accurately predicted according to the Arrhenius equation, and
the experimental results provide data support for the optimal design of tank inerting system.

Keywords: mass diffusion coefficient; digital holographic interferometry; CO2; RP5 jet fuel; digital im-
age processing
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星载 GNSS 海洋反射信号建模与仿真

王峰, 杨东凯, 张波∗, 李博闻, 张国栋
(北京航空航天大学 电子信息工程学院, 北京 100083)

　 　 摘 　 　 　 要: 星载 GNSS 反射信号建模与仿真对 GNSS 反射信号正逆问题的研究及接收

机算法和性能的评估非常重要。 从几何、信号和信息的角度建立了星载 GNSS 反射信号分层

建模方法。 详细论述了星载 GNSS 反射信号的双基几何关系,建立了海风、涌浪和降雨驱动的

线性组合海浪谱,并基于此计算了 GNSS 反射信号双基散射系数,基于各散射单元独立散射的

假设推导了反射信号模型,通过仿真产生了星载 GNSS 反射信号及时延-多普勒相关功率,并
与 UK TDS-1 卫星实测相关功率进行了对比分析。 结果显示,通过先产生反射信号后处理得

到的相关功率和直接端对端产生的相关功率与 UK TDS-1 卫星实测的相关功率的余弦相似度

分别为 0. 97 和 0. 94,所提架构和方法可正确对星载 GNSS 反射信号进行建模和仿真。 同时,
通过所建平台分析了涌浪和降雨形成的海浪谱对星载 GNSS 反射信号的影响。 结果发现,涌
浪主要影响低风速探测而对高风速无影响,降雨对星载 GNSS 反射信号无明显影响。

关 　 键 　 词: 星载 GNSS 反射信号; 双基几何关系; 双基散射; 建模与仿真; 时延-多普

勒图 　
中图分类号: P228. 3
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0419-11

　 　 GNSS 反射信号是一种新型的双 / 多基遥感

手段,通过协同接收处理 GNSS 直射和反射信号

实现地表参数反演,具有低成本、低功耗等优势,
已被用于海面高度 [1] 、海面风速 [2] 、海冰 [3] 及土

壤湿 度 [4] 等 的 探 测。 随 着 UK TDS-1 [5] 、 CYG-
NSS[6] 及中国捕风卫星 [7] 计划的实施,GNSS 反射

信号已正式步入全球地表参数探测阶段。 相比于

岸基和机载,首先,在星载场景下天线和闪耀区覆

盖区域大,GNSS 反射信号受地球曲率的影响;其
次,星载 GNSS 反射信号更弱,星载轨道和天线等

参数需根据任务需求分析功率链路及时-空性能

进行优化设计;然后,星载平台数据处理和星地链

路受限需要星上和地面协同处理;最后,GNSS 和

LEO 卫星的高动态导致 GNSS 反射信号时延和多

普勒动态变化,需要对时延-多普勒相关功率进行

实时补偿或后处理校正 [8] 。 基于此,星载 GNSS
反射信号的建模对开展星载 GNSS 反射信号的任

务设计和前期论证极其重要。
尽管各国均根据星载 GNSS 反射信号计划开

展了仿真平台的研制 [9-11] ,但是均基于 Z-V 模

型 [12] 而建立。 由于 Z-V 模型为 GNSS 反射信号

时延-多普勒相关功率模型,上述平台仅能端到端

仿真 GNSS 反射信号相关功率,而无法模拟星载

GNSS 反射信号。 此外,多数仿真平台未考虑涌

浪、降雨等复杂海洋环境的影响。 本文旨在针对

上述不足,从几何、信号和信息 3 个角度建立星载

GNSS 反射信号仿真架构和模型,重点研究星载

GNSS 反射信号建模的总体架构及关键技术。
①研究星载 GNSS 反射信号宏观和微观几何关

系,并建立相应的空间体系;②在微观几何关系的
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基础上,通过考虑涌浪、降雨等复杂海洋环境建立

GNSS 海面反射信号双基散射模型;③基于各散

射单元独立散射的假设推导 GNSS 海面反射信号

模型,并结合空间体系对星载 GNSS 反射信号进

行建模。

1　 总体架构

GNSS 反射信号建模是在已知几何、散射及

接收等场景环境的条件下得到 GNSS 反射信号

双基几何关系、GNSS 反射信号及时延 -多普勒相

关功 率 的 过 程, 可 用 于: ① 物 理 层 面 上 解 译

GNSS 反射信号探测机理;②验证和评估 GNSS
反射信号处理算法、接收机性能;③研究场景参

数对双基几何关系、GNSS 反射信号及观测量的

影响等正问题;④辅助海洋参数反演模型的建

立及误差分析;⑤为研制星载 GNSS 反射信号实

体模拟器提供理论支撑。 如图 1 所示,本文将

星载 GNSS 反射信号建模分为几何、信号和信息

3 个层次。 几何层面建模通过 GNSS 和 LEO 卫

星的位置和速度信息得到 GNSS 反射信号双基

几何关系,可用于研究 GNSS 反射信号时 -空性

能和空间分辨率。 信号层面建模在几何建模的

基础上,产生射频或中频的星载 GNSS 反射信

号,可用于验证和评估 GNSS 反射信号处理算法

和接收机性能。 信息层面通过得到 GNSS 反射

信号时延 -多普勒相关功率,可用于星载 GNSS
反射信号对场景参数响应等正问题及反演模型

等逆问题的研究。

图 1　 星载 GNSS 反射信号建模总体架构

Fig. 1　 Architecture of modeling for spaceborne GNSS reflectometry

2　 双基几何模型

双基几何关系是分析星载 GNSS 反射信号时

空和信号特性的基础,分为宏观和微观几何关系。
2. 1　 宏观几何关系

星载 GNSS 反射信号宏观几何关系描述了

GNSS 反射信号的空间体系及在此体系内 GNSS
卫星、镜面反射点及 LEO 卫星的绝对和相对关

系。 通常的 GNSS 反射信号空间体系的坐标原点

位于镜面反射点处,YOZ 平面位于入射和反射面

上,Z 轴指向法向方向。 星载场景的天线视场和

闪耀区覆盖面积大,建模需考虑地球曲率对观测

的影响。 上述空间体系在考虑地球曲率时较为复

杂。 本文建立如图 2 所示的空间体系,原点位于

地心,YOZ 平面位于入射和反射面上,且 Z 轴指

向镜面反射点,Y 轴指向接收机方向。 在定义的

坐标系内,GNSS T、低轨卫星 R 及散射单元 S x,y的

位置坐标为
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图 2　 星载 GNSS 反射信号宏观几何模型

Fig. 2　 Macro-geometry model of spaceborne
GNSS reflectometry

T = [0,Dsin θ,R e + Dcos θ]

R = [0, - dsin θ,R e + dcos θ]

S x,y = [ δx,δy,1]R e

ì

î

í

ïï

ïï

(1)

式中:δx 和 δy 分别为 S x,y与地心的连线在 XOZ 和

YOZ 平面内的投影与 Z 轴的夹角;R e 为地球半

径;θ 为信号入射角;D 和 d 分别为 GNSS 和 LEO
卫星到镜面反射点的距离,即

D = - R ecos θ + (h t + R e)
2 - R2

e sin
2 θ (2)

d = - R ecos θ + (h r + R e)
2 - R2

e sin
2 θ (3)

其中:h r 和 h t 分别为 GNSS 和 LEO 卫星的高度。
GNSS 和 LEO 卫星的速度为

v t = v t(cos α t,sin α tcos β t,sin α t sin β t) (4)
v r = v r(cos α r,sin α rcos β r,sin α r sin β r) (5)
式中:v t 和 v r 分别为 GNSS 和 LEO 卫星的速率;α t

和 α r 分别为 GNSS 和 LEO 卫星速度与 XT 和 XR

轴的夹角;β t 和 β r 分别为 GNSS 和 LEO 卫星与地

心连线的垂直面与 YT 和 YR 轴的夹角,可表示为

β t = arcsin Dsin θ
h t + R e

( ) (6)

β r = arcsin dsin θ
h r + R e

( ) (7)

XTYTZT 和 XRYRZR 分别表示将原点平移到

GNSS 和 LEO 卫星的质心位置的坐标系。 通常,
GNSS 和 LEO 卫星的位置和速度以地心地固坐标

系给出。 为求解 GNSS 和 LEO 卫星及镜面反射

点在上述坐标系的绝对和相对关系,先在地心地

固坐标系内求解信号入射角、GNSS 和 LEO 卫星

轨道高度和速度。
h t = TECFE - R e (8)

式中:TECFE 为 GNSS 卫星在地心地固坐标系的位

置坐标。
h r = RECFE - R e (9)
式中:RECFE为 LEO 卫星在地心地固坐标系的位置

坐标。

θ = arccos SECEF·(TECEF - SECEF)
SECEF · TECEF - SECEF

{ } (10)

式中:SECEF为镜面反射点在地心地固坐标系的位

置坐标。

α t = arccos vECEF,t·xunit

vECEF,t
( ) (11)

式中:vECEF,t为 GNSS 卫星在地心地固坐标系的速

度;xunit为 X 轴单位矢量。

α r = arccos vECEF,r·xunit

vECEF,r
( ) (12)

式中: vECEF,r 为 LEO 卫星在地心地固坐标系的

速度。

xunit =
TECEF × RECEF

TECEF × RECEF
(13)

2. 2　 微观几何关系

GNSS 反射信号微观几何关系如图 3 所示,图
中描述了散射单元 S x,y的入射和散射信号之间的

几何关系,通常用散射矢量表示。 入射信号和散

射信号的单位矢量表示为

m x,y =
S x,y - T
S x,y - T (14)

n x,y =
R - S x,y

R - S x,y
(15)

散射单元 S x,y的散射矢量表示为

q x,y = k(n x,y - m x,y) = (q⊥ ,q z) (16)
式中:q⊥和 q z 分别为散射矢量水平和垂直分量;
k 为信号波数。

图 3　 星载 GNSS 反射信号微观几何关系

Fig. 3　 Micro-geometry of spaceborne GNSS reflectometry

2. 3　 镜面反射点估计

如图 1 所示,星载 GNSS 反射信号建模的空

间体系以镜面反射点为参考点。 目前,存在 2 种

不同的镜面反射点估计策略。 一种方法是基于菲
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涅尔反射定律,在入射和反射平面内寻找满足入

射角等于反射角的点;另一种方法是寻找满足传

播路径最短的点,将求解镜面反射点的问题转化

为约束最优化问题。 已有的镜面反射点估计算法

有 Wu[13] 、Wagner[14] 、 Gleason[15] 和二分法 [16] 算

法。 Wagner[14] 算法是基于地球圆模型提出的,镜
面反射点估计误差较大。 如图 4 所示,相比于

Gealson[15] 算法, Wu[13] 和二分法 [16] 算法收敛速

度快。 本文在星载 GNSS 反射信号建模过程中采

用二分法 [16] 算法进行镜面反射点的估计。

图 4　 GNSS 反射信号的镜面反射点迭代收敛过程

Fig. 4　 Iterative convergence procedure of computing specular point of GNSS reflectometry

2. 4　 时延-多普勒域映射

如图 5 所示,海面上不同散射单元散射的信

号具有不同的时延和多普勒,即时延 -多普勒相

关功率体现了 GNSS 反射信号功率在空间域上

的分布。 为了得到相关功率在时延 -多普勒域的

分布,需先对反射面进行划分得到网格化散射

单元,并计算各散射单元对应的时延和多普勒。
散射单元 S x,y相对于镜面反射点的时延和多普

勒可表示为

τ x,y =
T - S x,y + R - S x,y

c -

　 　 T - S + R - S
c (17)

fx,y =
v t·m x,y - v r·n x,y

λ -
v t·m - v r·n

λ (18)

式中:c 为光速;λ 为信号波长。

图 5　 空间域和时延-多普勒域的映射关系

Fig. 5　 Mapping between space domain and
delay-Doppler domain

3　 双基散射模型

当海面为理想光滑表面时,GNSS 信号在海

面发生菲涅耳反射,保持了相干性。 随着粗糙度

的增大,镜面反射减少,而漫反射增大,反射信号

的相干成分减少,而非相干成分增多。 文献[17]
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论证了在低入射角情况外,经海洋反射的 GNSS
信号均可认为是漫反射。 因此,本文建模过程中

假设 GNSS 反射信号为非相干信号。
散射系数通常被用于描述海面对入射信号散

射的强弱。 基尔霍夫光学近似法 ( Kirchhoff ap-
proximation-geometrical optics, KA-GO)、微扰动法

( small perturbation method, SPM)、小斜率近似法

( small slope approximation, SSA) 及双尺度模型

( two-scale method, TSM)等计算电磁散射的方法

已被提出。 基尔霍夫光学近似法经常被应用在

GNSS 反射信号研究中,但其要求海表面的粗糙

度曲率半径大于波长,无法反映小尺度粗糙度的

影响。 本文采用原理上更直观、计算精度更高的

双尺度模型。 双尺度模型将海面进行大、小尺度

粗糙度的划分,其散射系数可表示为 [18]

σ pq = σ pq,KA-GO + σ pq,SPM (19)
式中:σ pq,KA-GO为大尺度粗糙度的散射系数,可利

用基尔霍夫光学近似法计算 [12] 。

σ pq,KA-GO = π pq
2

q x,y
4

q4
z

P pdf -
q⊥

q z
( ) (20)

式中: pq为菲涅耳反射系数;P pdf为海面均方坡度

的概率分布,假设为零均值高斯分布。
σ pq,SPM为小尺度粗糙度的散射系数,可通过

微扰动法计算 [19] 。
σ pq,SPM = 8 k2 cos θcos θ s pq

2S sea(2ksin θ,φ i;

　 　 U10,φWD) (21)
式中:θ s 为信号散射角;φ i 为信号入射方位角;U10

为海面风速;φWD为海面风向;S sea(·)为海浪谱。
文献 [ 20 ] 给出了大尺度粗糙度的截至波

数为

K cutoff = 2πcos θ
3λ (22)

从式(22)可知,大于 3 倍信号波长的海浪形

成了大尺度粗糙度的海面。 海面均方坡度可通过

对海浪谱从 0 到 K cutoff积分得到。

σMSS = ∫Kcutoff

0
K2S sea(K)dK (23)

式中:K 为海浪波数。
由于除了受风速影响,海面粗糙度还受涌浪、

降雨等参数影响,本文采用的海浪谱是在风驱 El-
fouhaily 谱 [21] 基础上叠加降雨 [22] 和涌浪 [23] 驱动

谱的线性组合海浪谱。 通过该海浪谱,可分析风

速、涌浪及降雨等海洋环境对星载 GNSS 反射信

号的影响。 图 6 给出了仿真的风驱 Elfouhasily、降
雨及涌浪驱动的海浪谱。 可以看出,随着风速增

大,粗糙度向大尺度方向扩展,式 (23)的积分面

积越大,海面均方坡度越大,前向散射强度越小,
镜向散射的 GNSS 信号越弱。 降雨驱动的海浪谱

大部分位于截至波数之上,主要形成对镜向散射

影响较小的小尺度粗糙海面,即降雨对 GNSS 反

射信号影响较小。 涌浪主要影响海浪谱的低波数

部分,形成了对 GNSS 镜向散射信号有巨大影响

的大尺度粗糙海面。 风速越低,涌浪驱动的海浪

谱越占主导位置,涌浪对 GNSS 信号的散射效应

越大。 文献[24-25]在分析 UK TDS-1 数据时,均
在低风速段中发现了涌浪对 GNSS 反射信号相关

功率的影响。
图 7 为海面散射系数随 GNSS 信号入射角的

变化曲线。 需注意的是,与通常入射角不同,本文

定义的入射角除了表征入射信号和法线夹角大小

图 6　 风驱 Elfouhasily、降雨及涌浪驱动的海浪谱

Fig. 6　 Wind-driven Elfouhasily, rain-driven and
swell-driven sea spectrum

图 7　 海面散射系数随 GNSS 信号入射角的变化

Fig. 7　 Sea surface scattering coefficient changing with
incidence angle of GNSS signals
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外,还通过正负号区分前向和后向散射,其中大于

0°表示 GNSS 卫星和 LEO 卫星构成前向散射,小
于 0°为后向散射。 从图 7 中可看出,前向散射远

高于后向散射强度,且在镜面反射向上具有最强

散射;此外,反射信号的左旋圆极化 ( left handed
circularly polarization, LHCP) 散射远大于其右旋

圆极化 ( right handed circularly polarization, RH-
CP)散射。 文献[26]的研究表明,当卫星高度角

大于布鲁斯特角时,反射信号中左旋圆极化占主

导。 因此,本文仅考虑 GNSS 反射信号左旋圆极

化成分的建模。 前向散射尤其镜向散射以大尺度

粗糙度的散射为主,而后向散射则以小尺度粗糙

度的散射为主。 这是 GNSS 反射信号研究通常采

用基尔霍夫光学近似法进行海面散射系数计算的

原因。 此外,与文献[27]的结论相一致,风向几

乎对镜向散射无影响,无法通过镜向观测模式进

行风向反演。
图 8 为前后向散射系数随海面风速和风向的

变化。 可知,前向散射系数仅对风速敏感,而后向

散射系数对风速和风向均敏感。 远离镜向的观测

模式 [28-29] 可同时观测风速和风向,但是 GNSS 反

图 8　 海面散射系数随海面风速和风向的变化

Fig. 8　 Sea surface scattering coefficient changing with
sea wind speed and direction

射信号更弱,需更高增益的天线接收,无疑增加了

观测成本。 此外,随着风速的增大,镜向散射信号

减弱,非镜面散射增强。

4　 GNSS 反射信号模型

4. 1　 信号模型

文献[12]基于基尔霍夫近似和几何光学给

出了 GNSS 反射信号模型,该模型在产生 GNSS 反

射信号时复杂度较高。 本文假设接收端 R 处的

GNSS 反射信号为各散射单元彼此独立散射的信

号加权和,给出一种直观简单且易于仿真产生

GNSS 反射信号的模型。 散射单元 S x,y 的入射信

号可描述为

U i_x,y( t) =
P tG t

4πR t_x,y

·

　 　 a t -
R t_x,y

c( )exp - j 2πfc t + φ0 -
2πR t_x,y

λ( )é
ë
êê

ù
û
úú

(24)
式中:P t 和 G t 分别为 GNSS 卫星发射功率和天线

增益;R t_x,y为 GNSS 卫星到 S x,y的距离; fc 为载波

频率;a( t)表示包括伪随机码和导航电文的 GNSS
调制信号;φ0 为初始相位。

接收端 R 接收的 S x,y散射的信号近似为

U s_x,y( t) =
P tG t σ pq_x,y

4πR r_x,yR t_x,y
a t -

R r_x,y + R t_x,y

c( )·
　 　 exp[ - j(2πfc t + φ0)]·

　 　 exp j 2π(R r_x,y + R t_x,y)
λ + φ x,y

é
ë
êê

ù
û
úú{ } (25)

式中:R r_x,y为接收天线到 S x,y的距离;σ pq_x,y为 S x,y

的散射系数;φ x,y 为 S x,y 对应散射信号的随机相

位,假设服从 0 ~ 2π 的均匀分布。
天线接收的 GNSS 反射信号可表示为各散射

单元的天线增益加权和 [30] :

U s( t) = λ
P tG t

(4π)
3
2
exp[ - j(2πfc t + φ0)]·

　 　 ∫ G r_x,yσ pq_x,y

R t_x,yR r_x,y
a t -

R r_x,y + R t_x,y

c( )·
　 　 exp( j2πfx,y t)exp( jφ x,y)dxdy (26)
式中:G r_x,y为 S x,y处的天线增益。

本文假设天线增益图近似为高斯函数。

G r_x,y = G0 exp
é

ë

ê
ê - ln 2 ϕ x,y

B3 dB
( )

2
ù

û

ú
ú (27)

式中:G0 和 B3 dB分别为反射天线峰值增益和 3 dB
波束宽度;ϕ x,y为天线相位中心与 S x,y连线和天线

指向的夹角。
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4. 2　 相关功率模型

接收的 GNSS 反射信号与本地复制信号进行

相关处理。

Y( t,τ,f) = ∫t + Tcoh

t
U∗

l ( t + t′)U s( t + t′)dt′ (28)

式中:U l( t)表示本地信号;“∗”表示共轭算子;
T coh为相干积分时间。

将式(26)代入式(28)可得

Y( t,τ,f) = λ
P tG t

(4π)
3
2
∫ G r_x,yσ pq_x,y

R t_x,yR r_x,y
·

　 　 W τ -
R r_x,y + R t_x,y

c ,f - fx,y( )exp( jφ x,y)dxdy

(29)
式中:fx,y为 S x,y对应的多普勒;W(·,·)表示模

糊函数。
W(Δτ,Δf) ≈ T cohΛ(Δτ) sinc(ΔfT coh)·

　 　 exp j2πΔf t -
T coh

2( )é
ë
êê

ù
û
úú (30)

式中:Λ(·)和 sinc(·)分别为伪随机码自相关函

数和辛格函数;Δτ = τ - (R r_x,y + R t_x,y) / c;Δf = f -
fx,y。

GNSS 反射信号与本地产生的多路不同时延

和多普勒的信号进行相关运算后,为提高信噪比,
对连续多个相关结果进行非相干累加。 假设各散

射单元的随机相位服从独立均匀分布,则非相干

累加后的相关功率可表示为

〈 Y(τ,f) 2〉 =
λ2P tG tT

2
coh

(4π) 3 ∫ G r_x,yσ pq_x,y

R2
t_x,yR

2
r_x,y

·

　 　 W2 τ -
R r_x,y + R t_x,y

c ,f - fx,y( )dxdy (31)

该结果与文献 [12]推导的结果相一致。 尽

管已有大量理论和试验证明,海面散射的 GNSS
信号是非相干的,可假设各散射信号的随机相位

服从独立同分布,但在低入射角情况仍存在大量

相干分量。 由于上述给出的模型忽略了相干成

分,上述模型在低入射角情况不适用。
4. 3　 噪声模型

GNSS 反射信号被 2 种噪声干扰:一种是加性

白噪声,另一种是乘性斑点噪声。 假设同相和正

交支路的白噪声服从均值为零、方差为 σ2
w 的高

斯分布,即
n I&nQ ~ N(0,σ2

w) (32)
式中:n I 和 nQ 分别为同相和正交支路的噪声。

当假设信号和噪声独立分布时,相关功率的

加性噪声服从自由度 2 的卡方分布。
n2

I + n2
Q ~ σ2

w χ2(2) (33)

式中:χ2(2)为自由度 2 的卡方分布。
相关后的噪声功率可表示为 [31]

σ2
w = T2

cohPw (34)
式中:Pw 为白噪声功率。

斑点噪声是一种乘性噪声。 文献 [32] 利用

UK DMC 数据进行统计分析发现,经海洋反射的

GNSS 信号的单视相关功率(每个相干积分周期

输出的相干功率)服从指数分布。 图 9 所示 UK
TDS-1 数据的统计分布也近似呈现指数分布。 根

据指数分布性质,存在:
〈exp{〈 Y(τ,f) 2〉}〉 = 〈 Y(τ,f) 2〉〈exp{1}〉

(35)
式中:exp{ x}表示均值为 x 的指数分布。

式(35)表明,GNSS 反射信号中的斑点噪声

可通过均值为 1 的指数分布来模拟。

图 9　 UK TDS-1 实测数据的相关功率的分布

Fig. 9　 Correlation power distribution of actual
data from UK TDS-1

5　 仿真验证

为了验证本文提出的星载 GNSS 反射信号建

模架构和模型的正确性,采用 UK TDS-1 实测数

据和相同场景的仿真结果进行对比分析。 表 1 给

出了具体的星载场景参数。
图 10 为 UK TDS-1 实测和仿真的时延-多普

勒相关 功 率。 其 中, 图 10 ( a ) ~ ( c ) 为 利 用

式(31) ~ 式 (35)仿真的时延-多普勒相关功率;
图 10(d) ~ ( f)给出了模拟产生的星载 GNSS 反

射信号通过频域并行相关 [33] 和非相干累加得到

的时延-多普勒相关功率;图 10 ( g) ~ ( i) 为 UK
TDS-1 实测的时延-多普勒相关功率。 从图 10 中

可看出,不管是端对端直接仿真时延-多普勒相关

功率,还是模拟产生得到 GNSS 反射信号后相关

处理得到的时延-多普勒相关功率,两者均和 UK
TDS-1 实测的相关功率表现了相同特征,即粗糙
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表 1　 星载 GNSS 反射信号仿真场景

Table 1　 Simulation scenario of spaceborne GNSS reflectometry

参数 　 　 数值

TECFE / m ( - 13 007 569. 860 925, - 8 505 257. 898 300,21 510 082. 301 892)

RECFE / m ( - 3 891 459. 881 292, - 2 384 206. 424 071,5 311 648. 834 032)

vECEF,t / (m·s - 1 ) (1 656. 448 651, - 2 184. 040 116,192. 192 840)

vECEF,r / (m·s - 1 ) ( - 5 724. 252 580,921. 295 986,4 141. 815 284)

风速 / (m·s - 1 ) 5

天线增益 / dB 12

波束宽度 / ( °) 38

涌浪 / m 0

降雨 / (mm·h - 1 ) 0

图 10　 星载 GNSS-R 反射信号仿真和实测的相关功率分布

Fig. 10　 Simulated and actual correlation power distribution of spaceborne GNSS reflectometry

海面使得 GNSS 信号在海面发生漫反射,反射信

号向更大时延和多普勒扩展,呈现出典型的 “马

蹄形”分布特征。 此外,随着非相干累加次数的

增加,噪声对相关功率的影响减小,信噪比提高。
当非相干累计次数为 1 000 时,直接端到端仿真

和先仿真后相关处理得到的相关功率与 UK TDS-1
实测相关功率的余弦相似度分别为 0. 97 和0. 94,
即 2 种方式仿真得到的相关功率和实测相关功率

具有相同的相关功率分布。 上述结果表明,本文

提出的星载 GNSS 反射信号模型和仿真架构可以

模拟仿真产生 GNSS 反射信号,也可以直接仿真

得到时延-多普勒相关功率。
图 11 为不同风速场景下波长为 100 m、浪高

为 1 m 的涌浪对 GNSS 反射信号相关功率的影

响。 可以看出,在 5 m / s 的低风速场景,涌浪导致

相关功率峰值下降了 1. 3 倍,而在 15 m / s 高风速
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图 11　 涌浪对 GNSS 反射信号相关功率的影响

Fig. 11　 Influence of swell on correlation power of
GNSS reflectometry

场景,涌浪对 GNSS 反射信号无显著影响。 通过

对降雨影响的分析发现,降雨形成的海浪谱对

GNSS 反 射 信 号 无 明 显 影 响。 上 述 结 论 和 文

献[25]通 过 UK TDS-1 实 测 数 据 所 得 结 论 相

一致。

6　 结 束 语

星载 GNSS 反射信号的建模和仿真对星载

GNSS 反射信号探测任务设计、前期论证及接收

机处理算法设计和参数设置均非常重要。 本文在

星载 GNSS 反射信号几何、信号和信息 3 层建模

架构的基础上,详细论述了星载 GNSS 反射信号

的双基几何关系、海面双基散射模型及 GNSS 反

射信号模型。 相比于已有的建模架构和模型,本
文所提出的星载 GNSS 反射建模方法不仅可仿真

时延-多普勒相关功率,用于遥感正 / 逆问题的研

究,而且可模拟产生 GNSS 反射信号,用于星载

GNSS 反射信号处理算法和接收机性能的评估;
增加了涌浪和降雨的影响,可用于分析涌浪和降

雨等更复杂海洋环境的影响。 通过和 UK TDS-1
卫星实测时延-相关功率对比论证了所提建模方

法的正确性,直接端到端仿真和先模拟产生 GNSS
反射信号后相关处理得到的相关功率与 UK TDS-1
实测相关功率的余弦相似度分别为 0. 97 和0. 94。
此外,通过所建立的平台仿真分析涌浪和降雨对

GNSS 反射信号的影响发现,涌浪对低风速场景

的 GNSS 反射信号有明显影响,而对高风速场景

无影响;降雨形成的海浪谱对 GNSS 反射信号无

显著影响。
由于本文提出的建模方法并未考虑 GNSS 反

射信号右旋圆极化成分和相干散射成分,该建模

方法不适宜低入射角场景。 未来研究将集中在

2 个方面:①GNSS 反射信号极化和相干特性,建
立更完备的星载 GNSS 反射信号模型;②利用本

文建模方法产生的星载 GNSS 反射信号,研究滤

波器带宽、A / D 量化位数及增益控制模式等射频

前端参数对星载 GNSS 反射信号海面高度测量、
风速测量等的影响,以及射频前端最优参数的

设计。
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Modeling and simulation of spaceborne GNSS ocean-reflectometry
WANG Feng, YANG Dongkai, ZHANG Bo∗ , LI Bowen, ZHANG Guodong

( School of Electronic Information Engineering, Beihang University, Beijing 100083, China)

Abstract: The modeling and simulation of spaceborne GNSS reflectometry is important for the research of
forward and inverse problem of GNSS reflectometry, and the evaluation of algorithm and performance in the re-
ceiver. This paper firstly develops the layered structure of modeling spaceborne GNSS reflectometry from the
perspectives of geometry, signals and related power. Secondly, the bistatic geometry of spaceborne GNSS ref-
lectometry is discussed in detail. Thirdly, the sea spectrum is developed by linearly combining wind-, swell-
and rain-driven sea spectrum, and further bistatic scattering coefficient is computed. Fourthly, based on the
assumption that scattered signals from each scattering unit are independent, an ocean-reflected GNSS signal
model is derived. Finally, the ocean-reflected GNSS signals and delay-Doppler maps are produced by simula-
tion, and are analytically compared to the measured correlation power from UK TDS-1. The results show the
simulated delay-Doppler maps obtained through end-to-end simulating correlation power and through processing
simulated GNSS signal have the cosine similarity of 0. 97 and 0. 94 with the measured delay-Doppler maps from
UK TDS-1 respectively, so that proposed approach could be used to simulate correctly reflected GNSS signals
and delay-Doppler maps through comparing the simulated delay-Doppler maps and actual ones received from
UK TDS-1. In addition, the simulation analysis of the influence of swell and rain on the reflected GNSS sig-
nals shows that swell mainly impacts reflected GNSS signal for low wind speed and does not impact it for high
wind speed, and rain has no significant influence on the reflected GNSS signal.

Keywords: spaceborne GNSS reflectometry; bistatic geometry; bistatic scattering; modeling and simula-
tion; delay-Doppler map
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变质心固定翼无人机动力学分析与抗扰控制

邱潇颀, 高长生∗, 荆武兴
(哈尔滨工业大学 航天学院, 哈尔滨 150001)

　 　 摘 　 　 　 要: 变质心无人机具有气动效率更高、隐身性能更好、机翼结构更加简单等优

点。 提出了时滞更小、结构更加简单的单滑块变质心无人机布局方案,分析了滑块参数对变质

心无人机动力学特性的影响,在此基础上给出了滑块的理想安装位置,并研究了变质心无人机

布局方案控制效率随速度的变化情况。 针对变质心无人机强耦合、强非线性的特点,基于粒子

群算法(PSO)设计了自抗扰控制器(ADRC),其中扩张状态观测器估计出包含耦合和参数摄

动的总和扰动项,并基于此进行动态补偿。 仿真结果验证了所设计控制器的有效性和鲁棒性。
关 　 键 　 词: 变质心控制; 固定翼无人机; 自抗扰控制(ADRC); 粒子群算法(PSO); 非

线性动力学

中图分类号: V249. 1
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0430-08

　 　 变质心控制通过安装在飞行器内部的质量滑

块来控制其飞行状态。 对于固定翼无人机来说,
变质心方案相对于传统的气动舵面方案,具有维

持无人机气动外形、提高气动效率、简化机翼结

构、提高隐身性能等诸多优点 [1] 。 近年来,变质

心控制技术已广泛应用于卫 星 [2-5] 、水 下 航 行

器 [6-9] 、高超声速飞行器 [10-14] 、火星再入 [15] 和临近

空间飞艇 [16] 等多个领域。
当前,对变质心无人机的研究可分为旋翼机

和固定翼两大类。 Haus 等 [17] 着眼于控制效率,
提出了一种通过质量滑块控制四旋翼飞行姿态的

方案,将 2 个滑块分别安装在 4 个螺旋桨臂上,从
而可以控制四旋翼的倾侧和俯仰运动,并通过合

理设计的原型机 [18] ,验证了该方案的可行性。 与

螺旋桨控制相比,变质心方案具备更快的响应速

度且更为节省能量,但该方案所能提供的最大控

制力矩很大程度上取决于滑块的质量和行程大

小。 对于变质心固定翼无人机,Erturk 等 [19-22] 做

了较为系统的研究,沿无人机纵向和横向分别放

置滑块,以提供操纵无人机所需的俯仰和滚转力

矩,通过分析采用该布局的变质心固定翼无人机

在平飞、零侧滑角转弯等不同工况下的特性,指出

变质心方案在不增加无人机质量的同时,消除了

传统舵面方案中由于气动舵偏转所引起的气动阻

力,有效降低了无人机的燃油消耗。 此外,Erturk
等还考虑了螺旋桨扭矩对变质心固定翼无人机的

影响 [23-24] ,并开展了简单的飞行试验以验证方案

可行性 [25] 。 当前,多数变质心固定翼无人机采用

将滑块安装在机翼中段的双滑块方案,而机翼中

段狭窄的空间势必会给滑块的安装带来挑战;此
外,控制器多由简单的线性化方法设计 [26] 。 显

然,对于具有强非线性、强耦合特点的变质心固定

翼无人机,基于线性化方法所设计的控制器在实

际工作中将面临巨大挑战,甚至有失效的风险。
本文围绕新型变质心方案和具有强鲁棒性的

姿态控制器设计 2 个问题展开研究,提出了一种

通过质量滑块控制无人机横向运动的新型单滑块

方案,从而实现对副翼的替代。 相对于双滑块方
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案 [25] ,该方案时滞更小、结构更加简单,且滑块的

安装空间相对充裕。 通过对该无人机进行动态特

性及动力学耦合特性分析,为滑块参数的设计提

供了量化参考,给出了滑块在机身上的理想安装

位置。 基于粒子群算法 ( particle swarm optimiza-
tion algorithm, PSO)设计了单滑块变质心固定翼

无人机的自抗扰控制器( active disturbance rejec-
tion control, ADRC),仿真结果验证了该控制器具

备较强的鲁棒性和抗干扰能力。

1　 运动模型及动力学特性

本文所研究的变质心固定翼无人机基本构型

如图 1 所示,滑块沿机体横向布置。 滑块的偏移

能够产生操纵无人机进行滚转运动的滚转力矩,
从而实现对副翼的替代。 令 mB、m1 和 m S 分别表

示无人机机体、滑块和整个系统的质量,即三者满

足 m S = mB + m1;令 μB = mB / m S 为机体相对于整

个系统的质量比,而 μ1 = m1 / m S 为滑块的质量

比;令 r1 = [ xb
1 ,y

b
1 ,z

b
1 ]

T 为滑块在机体坐标系下的

位置。 假设滑块安装在机体坐标系 oyb zb 平面内

且滑轨平行于 oyb 轴,即 xb
1 = ẋb

1 = żb1 = 0。
假设图 2 所示文献[25]中的 2 种双滑块方

案与本文的单滑块方案具有相同的质量比,则有

μL = μR = μ1 / 2,μL 和 μR 分别为双滑块方案中的

左右滑块质量比。 本文提出的单滑块方案相对以

上 2 种双滑块方案,具备如下优势:
1) 相对于方案 1,时滞更小。 对于方案 1 来

图 1　 变质心固定翼无人机简图

Fig. 1　 Sketch of mass-actuated fixed-wing UAV

图 2　 文献[25]中的双滑块方案

Fig. 2　 Dual-slider scheme in Ref. [25]

说,每次只能操纵一侧的滑块,若想提供与本文单

滑块方案相同的滚转力矩,其滑块的移动距离则

应为单滑块方案的 2 倍。 而当滑块移动速度相同

的情况下,必然会导致方案 1 需要更多的时间才

能提供所需俯仰力矩,即方案 1 的时滞更大。
2) 相对于方案 2,结构更加简单。
3) 滑块的安装空间相对充裕。 由于方案 1

和方案 2 两种双滑块方案均将滑块放置于机翼中

部,这对本来空间就十分狭小的机翼来说颇具挑

战。 而本文所提出的单滑块方案,将滑块的移动

范围限制在空间相对充裕的机身内和机翼根部,
这在一定程度上缓解了滑块安装时的空间约束

问题。
1. 1　 变质心无人机运动模型

根据牛顿运动定律和动量矩定理,推导出本

文研究对象的运动学模型和动力学模型。 运动学

方程为

ṗn = ucos θcos ψ + v( sin ϕsin θcos ψ -

　 　 cos ϕsin ψ) + w(cos ϕsin θcos ψ +
　 　 sin ϕsin ψ)
ṗ e = ucos θsin ψ + v( sin ϕsin θcos ψ +

　 　 cos ϕcos ψ) + w(cos ϕsin θsin ψ -
　 　 sin ϕcos ψ)
ṗd = - usin θ + vsin ϕcos θ + wcos ϕcos θ

ϕ
·

= p + qsin ϕtan θ + rcos ϕtan θ

θ
·

= qcos ϕ - rsin ϕ

ψ
·

= qsin ϕsec θ + rcos ϕsec θ

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(1)

式中:u、v、w 和 p、q、 r 分别为无人机质心平动速

度和绕质心转动角速度在机体坐标系三轴的分

量;pn、p e、pd 为无人机在地面坐标系下的位置;ϕ、
θ 和 ψ 分别为滚转角、俯仰角和偏航角。

而变质心无人机的动力学模型为

u̇ =
F b

x

m S
- qw + rv - μ1( q̇z

b
1 - ṙyb

1 - 2rẏb
1 +

　 　 pqyb
1 + rpzb1 )

v̇ =
F b

y

m S
- ru + pw - μ1[ ÿ

b
1 + rqzb1 - ṗzb1 -

　 　 yb
1 ( r

2 + p2)]

ẇ =
F b

z

m S
- pv + qu - μ1( ṗy

b
1 + 2pẏb

1 + qryb
1 ) +

　 　 μ1 z
b
1 ( p

2 + q2)

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ïï

ṗ
q̇
ṙ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
= 1

Γ

J yJ z - J2
yz J xzJ yz J xzJ y

J xzJ yz J xJ z - J2
xz J yzJ x

J xzJ y J yzJ x J xJ y

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

·
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L - [ pJ
　·

x + ( J z - J y) qr - J xzpq + J yz( r
2 - q2)]

M - [ - rJ
　·

yz + (Jx - J z)pr + Jyzpq + Jxz(p
2 - r2)]

N - [ rJ̇ z - qJ
　·

yz + ( J y - J x) pq - J yzpr + J xzqr]

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

(2)
式中:F b

x 、F
b
y 、F

b
z 为无人机所受合力在机体坐标系

三轴的分量;L、M、N 为所受合力矩的分量;J· B
代

表不包括滑块的机体自身惯性矩或惯性积; Γ =
- ( J yJ

2
xz + J xJ

2
yz - J xJ yJ z),J x = J xB

+ m1( y
b
1 )

2 +

m1( z
b
1 )

2, J y = J yB
+ m1( z

b
1 )

2,J z = J zB
+ m1( y

b
1 )

2,
J xz = J xzB

, J yz = m1 y
b
1 z

b
1 ,J

　·

x = 2m1 y
b
1 ẏ

b
1 , J

　·

yz =
m1 ẏ

b
1 z

b
1 ,J

　·

z = 2m1 y
b
1 ẏ

b
1 。

1. 2　 动力学特性分析

由 1. 1 节所建立的运动方程可知,滑块的引

入除了会产生用于操控无人机的控制力矩之外,
还会在动力学方程中引入一些耦合项,进而对无

人机的动力学特性产生一定的影响。 为了进一步

分析滑块耦合效应对无人机动态特性的作用,本
节聚焦于滑块质量比 μ1 和沿机体坐标系 ozb 轴的

初始安装位置 zb1 两个参数,对单滑块变质心固定

翼无人机的动态特性展开分析。
1. 2. 1　 纵向运动

可以得到变质心无人机纵向运动线性化方

程为

Ẋ lon = A lonX lon + B lonu lon (3)
式中: X lon = [u　 w　 q　 θ] T 为状态;A lon和 B lon分

别为状态矩阵和控制矩阵; u lon = [ δe 　 δ t]
T 为控

制量,δe 和 δ t 分别为升降舵偏转角和油门大小。

A lon =

X u Xω X q - gcos θ∗

Z u Zω Z q - gsin θ∗

M u Mω M q 0

0 0 1 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

B lon =

X δ e
X δ t

Z δ e
0

M δ e
0

0 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

式中:矩阵 A lon 和 B lon 中各参数的具体含义见文

献[27],θ∗为平衡状态下的俯仰角。
状态矩阵 A lon 的特征值可以反映出变质心无

人机纵向运动的稳定性、阻尼特性等基本属性。 选

择滑块质量比 μ1 = 0. 2 和无人机速度 Va = 40 m / s,
通过改变滑块初始安装位置 zb1 的值,可以得到 A lon

的特征根变化,如表 1 所示。 可见,zb1 对变质心无

人机纵向运动的影响主要体现在长周期运动中。

　 　 进一步分析 zb1 和 μ1 两个参数对无人机纵向

长周 期 运 动 的 影 响, 同 时 考 虑 到 机 身 尺 寸

( - 0. 25 m≤ zb1 ≤ 0. 25 m ) 和 滑 块 质 量 ( μ1 ≤
0 . 25)约束,可以得到变质心无人机纵向运动动

态特性区域分布如图 3 所示。
表 1　 纵向运动特征根

Table 1　 Eigenvalues of longitudinal motion

zb1 / m
特征根

长周期运动 短周期运动

- 0. 2 0. 689 3, - 0. 499 1 - 2. 783 0 ± 5. 747 4j

0 - 0. 285 0 ± 0. 165 4j - 2. 492 3 ± 6. 850 7j

0. 2 - 0. 594 6 ± 0. 348 6j - 2. 093 8 ± 6. 745 6j

图 3　 纵向动态特性区域分布

Fig. 3　 Area distribution of longitudinal
dynamic characteristics

　 　 显然,当将滑块安装在机体坐标系 ozb 轴的

正向区域( zb1 > 0),即无人机腹部时,纵向运动将

始终位于稳定区;而如果将滑块安装在 ozb 轴的

负向区域( zb1 < 0),即无人机背部,则需要选择合

理的质量比 μ1 才能保证系统稳定。 由图 3 可见,
为了增加 zb1 < 0 时的稳定区域,应该减小质量比;
而滑块质量比的减小势必会导致变质心方案控制

能力的削弱。 基于以上分析,滑块应尽量安装在

ozb 轴的正向区域,即 zb1 > 0。
式(4)给出了变质心无人机的俯仰力矩:

M = - zb1μ1Gsin θ + 1
2 ρV2

aS ref c[Cm0
+ Cmα

α +

　 　 Cm q
cq / (2V a) + Cm δe

δe] (4)

式中:G 为系统重力;ρ 为大气密度;Sref为参考面积;c
为平均气动弦长;α 为迎角;C·为各气动系数。

由式(4)可见,当升降舵偏转产生一个正的

俯仰力矩时,如果 zb1 > 0,滑块将产生一个反向附

加力矩 M b y
G = - μ1Gz

b
1 sin θ,该力矩的存在会削弱

升降舵的控制能力。 因此综合以上分析,滑块的

理想安装位置为

zb∗

1 = 0 (5)
1. 2. 2　 横向运动

类似地,变质心无人机横向运动的线性化方
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程为

Ẋ lat = A latX lat + B latu lat (6)
式中: X lat = [ v　 p　 r　 ϕ] T;u lat = [ yb

1 　 δ r]
T,δ r

为方向舵偏转角。

A lat =

Y v Y p Y r gcos θ∗ cos ϕ∗

L v L p L r 0

N v N p N r 0

0 1 cos ϕ∗ tan θ∗ 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

B lat =

Y yb1
Y δ r

L yb1
L δ r

N yb1
N δ r

0 0

é

ë

ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
úú

其中:矩阵 A lat和 B lat中各参数见文献[27],ϕ∗ 为

平衡状态下的滚转角。
与纵向运动相同,通过改变 zb1 的值,可以得

到变质心无人机横向运动状态矩阵 A lat的特征根

变化,如表 2 所示。
表 2　 横向运动特征根

Table 2　 Eigenvalues of lateral motion

zb1 / m
特征根

滚转模态 荷兰滚模态 螺旋模态

- 0. 2 - 12. 270 7 - 5. 850 1 ± 10. 179 4j 0. 401 0

0 - 13. 545 1 - 5. 825 1 ± 10. 133 8j - 0. 129 4

0. 2 - 11. 336 6 - 5. 897 3 ± 10. 038 7j - 0. 714 3

　 　 显然,zb1 对横向运动的影响主要体现在螺旋

模态上,而对滚转模态和荷兰滚模态的影响较弱。
当 zb1 由 zb1 > 0 变为 zb1 < 0 时,螺旋运动将由收敛

变为发散,这会使得横向运动的稳定性变差。 因

此从稳定性的角度考虑,应将滑块尽量安装在 ozb
轴的正向区域。

而由式(7)所示的变质心无人机滚转力矩表

达式可知,当滑块向右偏转即 yb
1 > 0 时,会产生正

的滚转力矩,但如果此时 zb1 > 0 则会导致一个反

向附加力矩 - zb1μ1Gsin ϕcos θ。 因此与纵向运动

分析的结论一致,滑块的理想安装位置为式(5)。
L = μ1G( yb

1 cos ϕcos θ - zb1 sin ϕcos θ) -

　 　 kT p
( kΩ δ t)

2 + 1
2 ρV2

aS refb ( C l0
+ C lβ

β +

　 　 C lp

b
2V a

p + C l r

b
2V a

r + C lδ r
δ r ) (7)

式中:k·为与发动机性能有关的常数;b 为翼展;β
为侧滑角。
1. 3　 控制效率分析

为了分析本文所提出的单滑块变质心方案的

控制效率,需要一个合适的评价指标。 对此,本文

定义了适用于变质心方案的滑块效率系数 ly
b
1。ly

b
1

表示滑块每偏移 1 m 所引起的滚转力矩系数的变

化值,推导得其表达式为

ly
b
1 =

2μ1G
ρV2

aS refb
(8)

图 4 给出了质量比一定时,滑块效率系数随

无人机飞行速度的变化曲线。 可以看出,其数值

随着无人机飞行速度的增大而逐渐降低,且变化

速度趋缓。 因此,本文所提出的单滑块变质心方

案适合于飞行速度普遍较低的小型固定翼无人

机,可以实现对其姿态的高效控制。

图 4　 效率系数随速度变化曲线

Fig. 4　 Efficiency coefficient versus airspeed

2　 自抗扰控制器设计

针对变质心无人机动力学强耦合、强非线性特

点,以及在飞行中面临的参数摄动和外部扰动等复

杂因素,本节将设计变质心无人机自抗扰控制器。
2. 1　 仿射形式控制模型

令 φ = [φ,θ,ψ] T、ω = [ p,q,r] T, 基于第 1
节所建立的变质心无人机运动方程,可得

φ̇ = Aω
Jω̇ = M - ω × (J·ω) - J̇·ω + ζ{ (9)

式中:ζ 为未知扰动; J 为惯性张量;M 为力矩

矢量。

A =
1 sin ϕtan θ cos ϕtan θ
0 cos ϕ - sin ϕ
0 sin ϕsec θ cos ϕsec θ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

对式 ( 9 ) 求微分并令控制量 u = [ yb
1 ,δe,

δ r]
T, 则有

φ̇ = φ̇
φ̈ = F(φ,φ̇) + G(φ,φ̇)u + d1

{ (10)

式中:
F(φ,φ̇) = ȦA -1 φ̇ - AJ -1[A -1 φ̇ ×
　 　 (J × A -1 φ̇) + J̇A -1 φ̇] + AJ -1M1

G(φ,φ̇) = AJ -1BM

d1 = AJ -1 ζ

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï
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BM =
ρV2

aS ref

2

2μ1Gcos ϕcos θ
ρV2

aS ref

0 bC lδ r

0 cCm δe
0

2μ1Gsin θ
ρV2

aS ref

0 bC n δ r

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
úú

M1 =
- kT p

( kΩ δ t)
2

0
0

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

+ 1
2 ρV2

aS ref·

　 　

b C l0
+ C lβ

β + C lp

b
2V a

p + C l r

b
2V a

r( )

c Cm0
+ Cmα

α + Cm q

c
2V a

q( )

b C n0
+ C nβ

β + C n p

b
2V a

p + C n r

b
2V a

r( )

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

注意到,式(10)中的 F(φ,φ̇)和 G(φ,φ̇)两

项均含有与控制量 yb
1 相关的耦合项,为了简化控

制器设计,本文将此类耦合当作一扰动项处理,进
而可将式(10)改写为

φ̇ = φ̇
φ̈ = Fφ(φ,φ̇) + Gφ(φ,φ̇)u + dφ

{ (11)

式中:dφ 为总扰动,且
Fφ(φ,φ̇) = ȦA -1 φ̇ - AJ -1

B [A -1 φ̇ ×

　 　 (JB × A -1 φ̇)] + AJ -1
B M1

Gφ(φ,φ̇) = AJ -1
B BM

dφ = ΔFφ(φ,φ̇) + ΔGφ(φ,φ̇)u + d1

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

其中: JB 为 不 受 yb
1 影 响 的 机 体 惯 性 张 量;

ΔFφ(φ,φ̇)和 ΔGφ(φ,φ̇)为与 yb
1 相关的耦合项。

2. 2　 控制器设计

基于式(11)所示的变质心无人机仿射形式

非线性 控 制 模 型, 结 合 自 抗 扰 控 制 器 基 本 原

理 [28] ,可设计如图 5 所示的自抗扰控制器。
首先,可设计离散形式的跟踪微分器为

fh = fhan(V1( k) - φc( k),V2( k),r0,h)
V1( k + 1) = V1( k) + hV2( k)
V2( k + 1) = V2( k) + hfh

ì

î

í

ïï

ïï

(12)

图 5　 控制器结构

Fig. 5　 Structure of controller

式中:r0 为速度因子;h 为滤波因子;φc 为指令值;
fhan(·)为最速综合控制函数 [28] 。

扩张状态观测器的离散形式为

e( k) = z1( k) - y( k)
fe( k) = fal( e( k),r1,h)
fe1( k) = fal( e( k),r2,h)

z1( k + 1) = z1( k) + h( z2( k) - β01 e( k))
z2(k + 1) = z2(k)+ h(z3(k)- β02 fe(k)+Gφu(k))
z3( k + 1) = z3( k) + h( - β03 fe1( k))

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

(13)
式中:β01、β02、β03、 r1、 r2 为可调参数,直接影响扩

张状态观测器的估计精度;函数 fal(·)定义为

fal( e,α,δ) =
e

δα -1 　 　 e ≤ δ

e α sgn( e) 　 　 e > δ
{

自抗扰控制器的非线性状态误差反馈设计为

e1( k + 1) = V1( k + 1) - z1( k + 1)

e2( k + 1) = V2( k + 1) - z2( k + 1)

u0( k + 1) = - fhan( e1( k + 1),

　 　 c1 e2( k + 1),r3,h1)

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(14)

式中:c1、r3、h1 为可调参数。
进一步动态补偿线性化处理,可得控制量为

u( k + 1) = G -1
φ ( k + 1)·(u0( k + 1) - z3( k + 1))

(15)
　 　 考虑到所设计的控制器具有多个可调参数,
手动调节过程必然十分耗时。 本文采用粒子群算

法 [29] 对自抗扰控制器参数进行优化设计。 根据

经验,跟踪微分器的滤波因子可直接取值 h =
0 . 01,则待优化参数为 r0,β01,β02,β03,r1,r2,c1,r3,
h1 共计 9 个。 利用粒子群算法优化这 9 个参数

时,为了在保证控制器准确性和快速性的同时,防
止控制量的急剧变化,将粒子的适应度函数取值为

J1 = ∑
t f

t = 0
∑

3

i = 1
( te i( t)) + ∑

t f-1

t = 0
∑

3

i = 1
(u i( t + 1) -

　 　 u i( t))
2 (16)

式中: e1 = ϕ c - ϕ,e2 = θc - θ,e3 = ψ c - ψ;u1 =

yb
1 ,u2 = δe,u3 = δ r; 为了加快计算速度,本文将适

应度函数中的 t f 取值为 t f = 5 s。 优化问题的本质

即为在各参数的可行域内寻找到一组最佳参数,
使得适应度函数值最小。

3　 仿真分析

本节对第 2 节所设计的变质心无人机自抗扰

控制器进行仿真,以验证控制器的有效性、鲁棒性
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和抗干扰能力。 主要分析了以下 3 种工况:①工

况 1,理想工况,系统无参数摄动及外部扰动,并
将此工况作为基本参照。 ②工况 2,变质心无人

机受到气动参数、质量特性等内部参数摄动 20%
的影响,以此验证控制器的鲁棒性。 ③工况 3,在
此工况下,第 6 ~ 7 s 的时间区间内对系统施加一

个 1. 5sin t 形式的扰动,用来模拟阵风;在其余的

时间内,对系统施加一个 0. 1sin(80πt)形式的高

频扰动,以此来验证控制器的抗外部干扰能力。
　 　 变质心无人机的基本参数如表 3 所示。 滑块

行程范围为 ± 0. 2 m,最大滑动速度为 0. 7 m / s;
升降舵偏转角限制在 ± 30°之间;方向舵偏转角同

样限制在 ± 30° 之间;仿真特征点选取为 V a =
40 m / s的水平直线飞行状态。 经过粒子群算法优

化后的控制器参数为 h = 0 . 01,r0 = 92 . 123,β01 =
198 . 77,β02 = 5 753,β03 = 33 188, r1 = 1 . 331, r2 =
1 . 262,c1 = 1 . 160,r3 = 2 . 435,h1 = 0 . 086。 不同工

况下的控制器仿真结果如图 6 ~ 图 9 所示。
表 3　 无人机参数

Table 3　 Parameters of UAV

参数 　 　 数值

mS / kg 20

S ref / m2 0. 55

b / m 2. 895 6

c / m 0. 189 9

Jx , Jy , J z / ( kg·m2 ) 1. 135, 0. 824, 1. 759

Sprop / m2 0. 202 7

kmotor 80

C prop 1. 0

　 　 图 6 和图 7 分别给出了控制器对指令姿态角

的跟踪结果及其相应的控制信号曲线。 可知,无
论是面临参数摄动还是外部扰动,经过粒子群算

法优化后的自抗扰控制器,均能够在满足控制信

号约束的条件下完成对指令信号的稳定跟踪,且
具备良好的动态特性及稳态精度,这充分说明了

该控制器具备良好的鲁棒性和抗干扰能力。
图 8 展示了扩张状态观测器在工况 1、工况 2

两种工况下,对系统总和扰动的估计误差;而图 9
给出了在系统面临外部高频扰动(即工况 3)时,
扩张状态观测器的观测情况。 图中:F1 对应于系

统总和扰动向量 Fφ(φ,φ̇) + dφ 的第 1 个分量,即
滚转角 ϕ 所对应的总和扰动;相应的 F2 对应于

第 2 个分量,即俯仰角 θ 所对应的总和扰动,以此

类推。 由图 8 和图 9 可知,在不同工况下,扩张状

态观测器的估计值均能够快速收敛到总和扰动的

真实值,确保了变质心无人机自抗扰控制器的稳

图 6　 姿态角跟踪结果

Fig. 6　 Tracking results of attitude angles

图 7　 控制信号曲线

Fig. 7　 Control signal curves

定运行。 此外,图 9 还展现了扩张状态观测器对

外界高频扰动的过滤作用,这避免了由于系统对

高频噪声过于敏感所导致的控制量抖振现象,进
一步提升了控制器性能。
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图 8　 扩张状态观测器估计误差

Fig. 8　 Estimation error of ESO

图 9　 工况 3 下的扩张状态观测器性能

Fig. 9　 Performance of ESO under Condition 3

4　 结　 论

本文以变质心固定翼无人机为对象展开研

究,取得如下结论:
1) 提出了一种时滞性更小、结构更加简单、

空间相对充裕的单滑块变质心固定翼无人机布局

方案。
2) 基于所推导的变质心无人机运动模型,分

析了滑块参数对无人机动力学特性的影响,并给

出了滑块在机身上的理想安装位置。

3) 针对变质心固定翼无人机的强耦合、强非

线性特点,本文设计了基于粒子群算法的自抗扰

控制器。 仿真表明,在面临系统参数摄动和外部

扰动等多种复杂工况下,该控制器均能够有效完

成对变质心固定翼无人机的控制任务,具备良好

的鲁棒性。
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Dynamic analysis and disturbance rejection control of
mass-actuated fixed-wing UAV

QIU Xiaoqi, GAO Changsheng∗ , JING Wuxing
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Abstract: Mass-actuated UAVs have the advantages of higher aerodynamic efficiency, better stealth per-
formance and simpler wing structure. This paper proposes a single-slider mass-actuated UAV layout scheme
with smaller time delay and simpler structure, and analyzes the influence of the slider parameters on the dy-
namical characteristics of the UAV. On this basis, the ideal installation position of the slider is given, and the
change of the control efficiency of the mass-actuated scheme with the speed is studied. Aimed at the character-
istics of strong coupling and nonlinearity of the mass-actuated UAV, an active disturbance rejection controller
(ADRC) is designed based on the particle swarm optimization algorithm (PSO) . The expanded state observer
estimates the total disturbance term including coupling and parameter perturbation, and performs dynamical
compensation at the same time. The simulation results confirm that the designed controller has good robustness
and effectiveness.
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泡沫铜 /低熔点合金复合相变材料凝固放热分析

侯天睿1, 邢玉明1, 郑文远2, 郝兆龙1,∗

(1. 北京航空航天大学 航空科学与工程学院, 北京 100083;　 2. 航空机电系统综合航空科技重点实验室, 南京 211106)

　 　 摘 　 　 　 要: 为研究泡沫铜 / 低熔点合金(LMPA)复合相变材料在间歇放热工作环境下恢

复至初始状态的能力及不同孔隙率泡沫铜的添加对其凝固放热过程的影响,通过数值模拟对

比分析了 47 合金、正二十三烷与泡沫铜复合前后的凝固放热过程,并调节泡沫铜 / 47 合金复

合材料孔隙率计算模拟芯片温度在凝固放热过程中温度随时间变化曲线。 结果表明:泡沫铜

的添加对 2 类材料凝固过程均有促进作用,模拟芯片恢复至目标温度所需时间分别被缩短

6. 6% 和 47. 7% 。 因体积潜热值的差距,泡沫铜 / 47 合金凝固时需放出更多热量,恢复至目标

温度的时间较长,是正二十三烷复合相变材料的 1. 52 倍。 随着孔隙率的增大,复合相变材料

恢复至室温状态所用时长变化不大,考虑到孔隙率对相变热控过程中的影响,实际使用时应综

合考虑。
关 　 键 　 词: 低熔点合金(LMPA)复合材料; 数值模拟; 间歇性; 凝固放热; 孔隙率

中图分类号: TQ051. 5; TK124
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0438-09

　 　 近年来,随着计算机与航空航天等领域的电

子元器件逐渐朝着高集成化、高功率化方向发展,
其工作时产生大量的热流导致环境温度极不利于

电子元器件稳定、可靠地运行。 因此,寻求合理、
高效的温度控制散热技术尤为重要 [1-2] 。 目前,
主流热控方式主要分为主动热控技术与被动热控

技术 [3] 。 其中,主动散热由于需要外界能量的输

入,不仅会使整个设备的结构复杂化,也不利于保

证高集成化元器件正常运作的稳定性。 被动式固

液相变热控技术因具有结构简单、性能可靠稳定

及可重复使用等特点,一直是计算机、航空航天等

领域高热流环境下电子设备控温的重要手段之

一 [4-5] 。 被动式相变热控装置的控温能力多受其

内部填充的相变材料自身相变潜热、导热系数等

热物性所局限。 为提高相变热控装置的控温能

力,目前多采用在相变材料内部添加高导热骨架

材料进行强化导热或拓展新型高效相变材料种类

2 种方式 [6-7] 。
以 47 合金为代表的低熔点合金相变材料因

其具有较高的体积潜热值、较高的导热系数,在中

低温范围的相变热控领域中具有相当的研究与应

用前景。 目前,国内外学者对低熔点合金相变材

料的热控进行了一些探索性研究,并取得了一定

的研究成果。 Ge 等 [8] 通过对 Sn、Bi、Pb、Cd、 In、
Ga 和 Sb 等低熔点金属元素及其组成的合金进行

研究,发现相比于传统有机类和水合盐类相变材

料,低熔点合金在体积潜热值、导热系数及性能稳

定性上具有一定的优势。 葛浩山 [9] 对金属 Ga 进

行了数据储存器的热控实验研究,探索了低熔点

合金材料在相变热控领域的可行性及优越性,并
提出了其在实际应用中需要解决的如过冷度高、
具有腐蚀性等问题。 吴雨越 [10] 通过物性测试、热
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控实验对低熔点合金的瞬时热控性能进行评估,
发现基于铅锡铟合金的相变热控装置相比于填充

传统有机类相变材料能够抵抗更大热流密度的热

冲击。 尽管低熔点合金的导热能力相较于水合盐

类、有机材料类相变材料有一定优势,但与泡沫石

墨、泡沫金属等高导热材料还存在着相当的差距,
因此,将高导热材料与低熔点合金相复合成为了

进一步增强其控温性能的有效手段。 Wang 等 [11]

将石蜡与泡沫铝制成复合相变材料,研究中添加

的孔隙率为 70% ~ 90% 的泡沫铝能够有效改善

锂电池的相变热控效果。 丁小恒等 [12] 将锡铋合

金与泡沫铜制作成复合相变材料对其进行实验研

究与数值模拟,研究表明泡沫铜的添加对材料的

热控性能具有一定的提升,泡沫铜 / 低熔点合金复

合相变材料在质量要求宽松但对体积要求严格的

热控场合中,具有相当的应用优势。 目前的高集

成、高功率电子元器件大多具有间歇性、高低功率

循环及脉冲性工作的特点 [13] 。 在这种工作模式

下,相变热控装置需要吸收器件在运行时产生绝

大部分热量以避免温度过高。 而在器件停止工作

或处于低功率工作状态时,又需要及时将存储于

相变材料中的热量通过凝固过程再次释放到外界

环境中,以便热控装置能在下一个工作循环周期

前恢复至初始状态,再次进行相变热控。
本文选用代表性的低熔点合金 47 合金及其

与泡沫铜的复合相变材料作为对象,通过数值模

拟对比分析两者与传统有机类相变材料正二十三

烷及泡沫铜 / 正二十三烷复合相变材料在凝固放

热过程中的传热传质现象,以探究低熔点合金 47
合金复合相变材料的凝固特性,并调节泡沫铜 / 47
合金复合相变材料的孔隙率,探究孔隙率对凝固

放热过程的影响,为低熔点合金所应用的间歇性

工作场合的热管理方案的制定提供参考,并为后

续低熔点合金材料相变热控的性能、结构优化研

究提供新的切入点和一定的准备。

1　 物理及数学模型

1. 1　 物理模型

通过数值模拟研究相变材料凝固放热过程,
设计了如图 1 所示的低熔点合金相变热控装置,
其尺寸高 H = 48 mm,外径 Φ = 52 mm。 封装外壁

厚度 a = 2 mm,材料为 316L 不锈钢。 热控相变装

置内部分别填充 47 合金、泡沫铜 / 47 合金复合相

变材料、正二十三烷及泡沫铜 / 正二十三烷复合相

变材料作为相变热控材料。 圆柱底面为模拟芯

片,侧面与顶面与外界空气接触进行对流换热。

图 1　 相变热控装置示意图

Fig. 1　 Schematic diagram of phase change thermal
control device

研究共涉及 4 种材料,分别为:47 合金、正
二十三烷、泡沫铜及 316L 不锈钢。 其中,47 合

金元素由 Bi、Cd、Sn、Pb、In 组成,各元素质量分数

分别为 44. 7% 、5. 3% 、8. 3% 、22. 6% 、19. 1% 。
结合 Zhao 等 [14] 对 Bi、 Sn、 Pb、 In ( 质 量 占 比 为

49. 54∶12. 96∶17. 09 ∶20. 41)组成的 58 合金及 Bi、
Cd、Sn、Pb(质量占比为 44. 39∶14. 01∶14. 22∶27. 38)
组成的伍德合金进行的相容性分析可知,具有相

同元素成分及相近占比的 47 合金与泡沫铜之间

存在良好的相容性,泡沫铜与 47 合金的复合材料

可长时间保存。 在相变热控装置凝固放热的过程

中,作为骨架的泡沫铜与作为封装材料的 316L 不

锈钢始终保持固态,在数值计算时只需要其密度、
比热容、导热系数 3 类参数。 而 47 合金、正二十

三烷作为相变材料在数值计算过程中会发生相

变,其相变潜热、相变温度、动力黏度等也是十分

重要的参数。 通过实际的 DSC、激光导热等物性

测试及查阅相关文献资料,各材料物性参数如

表 1所示。
1. 2　 数学模型

本文所计算泡沫铜 / 低熔点合金及泡沫铜 / 正
二十三烷复合相变材料为多孔介质材料,因此,在
计算求解某一特定温度下或在某一个温度范围内

发生的凝固、熔化流体流动问题时采用焓-多孔介

质模型。 而基于焓法模型的凝固 / 融化( fluent so-
lidification and melting) 模型,是将热焓和温度一

起作为待求函数,在整个区域即固相、液相和糊状

区(mushy zone)建立一个统一的能量方程,利用

数值方法求解热焓分布,再确定相界面。 焓法相

比显热容法具有求解简单、容易扩展到多维等优

点,能够求解具有复杂边界条件及非单调、多个界

面的相变问题。 焓-多孔介质模型将固液两相区

看作多孔介质,每个单元的多孔性决定了其相对

应的流动阻力,而液体流动过程中的压力损失则
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表 1　 材料物性参数

Table 1　 Material’ s physical property parameters

物性参数 47 合金 正二十三烷 泡沫铜 316L 不锈钢

相变温度 / ℃ 51 47. 6

潜热值 / ( kJ·kg - 1 ) 32. 4 234. 4

密度 / ( kg·m - 3 ) 9 160 797 8 978 8 030

比热容 / ( J·(kg·K) - 1 ) 160 2 360 381 502. 5

导热系数 / (W·(m·K) - 1 ) 11. 7 0. 21 387. 6 16. 27

黏度 / ( Pa·S) 1. 1 0. 014 8

热膨胀率 / T - 1 2. 44 × 10 - 5 9 × 10 - 4

由多孔介质动量方程中所输入的内容来决定为计

算相变过程中液相的动量损失,在动量控制方程

中,需要增加过程中的黏性损失与内部惯性损失,
如下:

S i = ∑
3

j = 1
D ijμv j + ∑

3

j = 1
C ij

1
2 ρ v j v j (1)

式中:S i 为 i 方向( x、y 或 z)动量源项;v j 为 j 方向

( x、y 或 z)速度;D 和 C 为规定的矩阵;μ 为动力

黏度;ρ 为密度。
采用单温度的等效导热系数计算模型处理相

变材料与泡沫铜多孔介质骨架之间的传热关系,
将相变材料与金属骨架视为一个整体,忽略凝固

放热过程中相变材料与金属骨架之间的温差,将
相变材料与多孔介质骨架之间的传热等效成多孔

介质基复合相变材料整体的传热;根据 Mesalhy
等 [15] 的研究成果,将相变复合材料导热系数归纳

如下:

keff =
é

ë

ê
ê kpcm + π 1 - ε

3π - 1 - ε
3π( )(k f - kpcm)

ù

û

ú
ú ·

　 　
é

ë

ê
ê kpcm + 1 - ε

3 ( k f - kpcm)
ù

û

ú
ú

　 　 { kpcm +
é

ë

ê
ê
4
3

1 - ε
3π (1 - ε) +

　 　 π 1 - ε
3π - (1 - ε)

ù

û

ú
ú ( k f - kpcm) } (2)

式中:k eff为复合相变材料的等效导热系数;kpcm 为

骨架内填充的相变材料的等效导热系数;k f 为泡

沫骨架材料的导热系数;ε 为复合相变材料的孔

隙率。
为了简化计算分析过程,在数值模拟求解中

做出如下假设:
1) 将液相相变材料视为不可压缩流体,流动

为层流,忽略黏性耗散。
2) 两相区的温度梯度可以忽略。
3) 相变材料的比热为定值。
4) 相变材料固液相密度差忽略不计,为了处

理相变材料中由密度差与重力共同作用而引起的

对流效应,采用 Boussinesq 假设来处理相变材料

的密度随温度变化。
多孔介质模型数值模拟的基本控制方程如下。
连续方程:

∂ρ
∂t + Δ·ρV = 0 (3)

动量方程:
x 方向

ρpcm
∂vx
∂t + V· Δvx( ) = - ΔP + μpcm

Δ2 vx +

　 　 Amushy vx
(1 - φ) 2

φ3 + γ
- μpcm

K -
ρpcmC vx

K( )vx
(4)

y 方向

ρpcm
∂vy
∂t + V· Δvy( ) = - ΔP + μpcm

Δ2 vy +

　 　 Amushy vy
(1 - φ) 2

φ3 + γ
- μpcm

K -
ρpcmC vy

K( )vy
(5)

z 方向

ρpcm
∂v z
∂t + V· Δv z( ) = - ΔP + μpcm

Δ2 v z +

　 　 Amushy v z
(1 - φ) 2

φ3 + γ
- μpcm

K -
ρpcmC v z

K( )v z +

　 　 ( ρpcmβ)g(T - T int) (6)
能量方程:

[ερpcm cppcm + (1 - ε) ρ f cpf]
∂T
∂t + ερpcm cppcmV·

ΔT =

　 　 k eff

Δ2T + ερpcm
∂φ
∂t (7)

式中:下标 pcm 和 f 分别代表相变材料与骨架材

料;V 为速度矢量;ρ 为密度;ε 为孔隙率;P 为压

力;K 为惯性阻尼系数;C 为黏性阻尼系数;cp 为

比热容;β 为热膨胀系数;g 为重力加速度;Amushy

为固液两相区常数,取 10 5 ;设置一个小于 0 . 001
的常数 γ 以避免分母为 0 引起振荡;T 为任意时
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刻温度; T int 为 初 始 温 度; φ 为 液 相 组 分,表 达

式为

φ =

0 　 T < T s

T - T s

T f - T s
　 T s ≤ T ≤ T f

1 　 T f < T

ì

î

í

ï
ïï

ï
ïï

(8)

其中:T s 为固相温度;T f 为液相温度。
1. 3　 网格无关性验证

数值模拟采用 CFD 商业软件 ANSYS FLU-
ENT 进行计算。 在运算过程中,采用基于焓法的

凝固 / 融化模型,对相变材料进行 porous zone 设

置。 通过 SIMPLE 算法处理压力和速度场耦合并

降低收敛因子,压力差分方式采用 PRESTO!,动
量和能量差分采用二阶迎风,将连续性和能量的

收敛判别准则分别设定设为 10 - 5 和 10 - 8。 通过

调节不同的网格数量与迭代时间步长来进行网格

无关性验证。 分别采用11 249、31 521、60 545 和

120 245 个单元体的网格计算,迭代时间步长设置

为 0. 1 s。 如图 2 所示,4 种网格量下所得到的模

拟芯片温度变化几乎相同,为在保证计算精度的

前提下节约时间成本,选用 31 521 个单元体网格

量进行后续计算。 为了分析时间步长的影响,采
用已验证的 31 521 网格量,时间步长分别选用

0. 1 s、0. 2 s、0. 5 s 和 1 s,得到的模拟芯片温度变

化如图 3 所示。 结果表明,除了时间步长为 1 s
的计算结果有一定差异外,其他 3 种步长的计算

结果均十分相近,综合考虑计算效率和准确度采

用 0. 5 s 时间步长。
几何模型通过 CATIA 进行绘制,并使用前处

理软件 ICEM 对其进行如图 4 所示的六面体结构

化网格的划分,对绘制的网格进行质量检查,结果

如图 5 所示。

图 2　 网格数量无关性验证

Fig. 2　 Verification of independence of number of grids

图 3　 时间步长无关性验证

Fig. 3　 Verification of independence of time step length

图 4　 计算网格划分

Fig. 4　 Computing grid generation

图 5　 网格质量

Fig. 5　 Grid quality

1. 4　 模型验证

为验证上述参数设置与模型的可靠性,需要

通过实验与数值模拟的结果进行对比加以验证。
赵亮等 [7] 通过建立相变热控实验台,对填充了泡

沫铜 / 硬脂酸复合相变材料的热控装置分别在

2 000 W / m2、3 000 W / m2 及 4 000 W / m2 热流密

度下进行实验,并与数值模拟结果进行对比,结果

如图 6 所示。
从图 6 可知,3 种热流密度下数值模拟结果

与实验 结 果 的 误 差 分 别 为 3. 44% 、 5. 52% 和

5. 44% ,尽管存在一定的差距,但结果基本吻合,
误差主要是由于在数值模拟方法中忽略了模拟芯

片与热沉、热沉壳体与复合相变材料之间的热阻,
泡沫铜材料与硬脂酸材料物性上存在误差且实验

过程中存在测量不准确等问题导致的。 可以认
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图 6　 实验结果与数值模拟对比 [7]

Fig. 6　 Comparison of experimental results and

numerical simulation[7]

为,所选用的参数设置与模型是可靠的。

2　 结果与讨论

2. 1　 凝固放热过程

本文中凝固放热过程计算的边界及初始条件

设置为:相变热控装置的圆柱顶面与侧面为第三

类边界条件,外壳壁面与空气的自然对流导热系

数为 8 W / (m·K),外界温度设为 298 K。 底部

为模拟芯片设为绝热,材料初始温度为 353 K。
分别对填充 47 合金、泡沫铜 / 47 合金复合相变材

料、正二十三烷与泡沫铜 / 正二十三烷复合相变材

料的相变热控组件进行凝固放热过程的数值模

拟,以探究 47 合金与正二十三烷材料在与泡沫铜

骨架复合前后在间歇发热环境下恢复至原状态的

能力。 由于环境温度为 25℃ ,模拟芯片恢复到接

近 25℃附近的温度变化速度由于温差较小而极

慢,需要消耗相当长的时间而不具备参考意义,在
本文中将模拟芯片的目标恢复温度设定为 27. 5℃ 。

对图 7 所示的 4 种相变热控装置温度随时间

变化曲线分析可知,填充 47 合金与正二十三烷纯

材料的相变热控装置凝固放热至目标温度的时间

分别为 14 854 s 和 16 204 s,而填充泡沫铜 / 47 合

金复合相变材料与泡沫铜 / 正二十三烷的相变热

控装置则为 13 879 s 和 9 135 s。 在未进行金属骨

架复合前,填充 47 合金的相变热控装置的恢复时

间短于填充正二十三烷,约为 0. 9 倍,而复合之后

则为 1. 52 倍。 在添加泡沫铜骨架前,尽管 47 合

金的体积潜热值是正二十三烷的 1. 59 倍,需要释

放更多的热量,但两者的导热系数相差了 55 倍以

上,导致在相同的装置体积及与外界环境对流换

热条件下,47 合金材料内部的热量释放较快,恢
复至目标温度的时间也相对较短。 此外,从图 7
中的正二十三烷的温度变化曲线可以发现,其相

变阶段并没有确切的截止点且温度不存在平台

期。 这是由于正二十三烷的导热系数较低,在邻

近封装外壳的材料开始发生相变凝固时,内部材

料的热量不能及时释放出去,整体的相变进程因

此被限制,相比于 47 合金其有更多组分是处于释

放显热的过程。 因此,在相变开始后模拟芯片的

温度依然降低,但降低的速度却相对较低,从结果

上增加了凝固过程的时间。
由于高导热泡沫铜骨架的添加,正二十三烷

与泡沫铜复合相变材料的总体导热系数得到了极

大提升,相变材料的凝固进程得到了促进,其相变

阶段不仅有了明晰的起始点,相变过程中的温度

也几乎保持不变,相变热控装置模拟芯片恢复至

目标温度的时间被一定程度地缩减,填充 47 合金

及正二十三烷的恢复时间分别缩减了 6 . 6% 和

图 7　 四种材料温度随时间变化曲线

Fig. 7　 Change of temperature of four materials with time
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43. 6% 。 对比泡沫铜 / 47 合金,高导热泡沫铜的

添加使得两者的导热能力不再有悬殊的差距,而
47 合金由于体积潜热较大,在凝固过程中需要释

放更多的热量,整体的恢复时间要长于泡沫铜 / 正
二十三烷。 因此,尽管泡沫铜 / 47 合金有较好的

控温能力,但其凝固放热恢复至原状态所需的时

间相对较长,在设计间歇性发热电子设备的热管

理方案时需要结合工作周期等实际情况综合

考虑。
为进一步分析泡沫铜 / 47 合金与泡沫铜 / 正

二十三烷在相变凝固过程中的传热传质现象,对
数值模拟过程中在 1 000 s、 5 000 s、 9 000 s、
13 000 s四个时间点 2 种相变热控装置内部的温

度场云图与速度场云图进行分析,结果分别如

图 8 ~ 图 11 所示。
观察基于泡沫铜 / 正二十三烷与泡沫铜 / 47

合金的相变热控装置温度云图,两者温度分布随

加热时间变化基本类似,都由封装外壳向材料内

图 8　 泡沫铜 / 正二十三烷凝固过程温度场云图

Fig. 8　 Temperature field contour of copper
foam / n-tricosane solidification process

图 9　 泡沫铜 / 47 合金凝固过程温度场云图

Fig. 9　 Temperature field contour of copper
foam / 47 alloy solidification process

部呈包围状逐渐升高。 而由于底部模拟芯片与外

界几乎无热量交换视为绝热,相变热控装置侧壁

与顶部和空气进行对流换热,整体上温度自底部

沿重力反方向也成降低趋势,热量从内部向上、向
外释放。 在 1 000 s 时,泡沫铜 / 正二十三烷与泡

沫铜 / 47 合金均为液态在温度梯度的作用下释放

显热,而由于高导热材料的添加,两者的导热能力

差距被缩小,材料内部的温度分布相差不大。 在

相变开始后,填充泡沫铜 / 正二十三烷的相变热控

装置因正二十三烷实际相变点略低,模拟芯片温

度低于填充泡沫铜 / 47 合金。 而 47 合金的体积

潜热值更高,凝固时需要释放更多的热量,相变阶

段相对较晚完成,两者的温度进一步拉开距离,相
变组分的体积潜热值依旧是导致 2 类复合相变材

料在间歇性发热环境下性能存在差异的主要

原因。
如图 10 和图 11 所示,填充 2 种复合相变材

图 10　 泡沫铜 / 正二十三烷凝固过程速度场云图

Fig. 10　 Velocity field contour of copper foam / n-tricosane
solidification process

图 11　 泡沫铜 / 47 合金凝固过程速度场云图

Fig. 11　 Velocity field contour of copper foam / 47
alloy solidification process
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料的热控装置控温过程的速度云图分布构形比

较相近。 在 1 000 s 时,泡沫铜 / 正二十三烷与泡

沫铜 / 47 合金均为液态,此时两者的温度最高,自
然对流的强度最大,但液相 47 合金的动力黏度远

大于液相的正二十三烷,整体上后者的自然对流

比前者更剧烈。 由于凝固过程热量通过封装壁面

与外界空气对流换热,液相在邻近侧、上壁面处的

液相最先发生凝固。 根据云图分布,装置内部温

度自下向上、自内向外逐渐降低,因液相的密度

随温度升高逐渐降低,在上部未凝固部分形成

的密度较大的液相并受重力的影响而下沉,而
底部的液相因密度小而向上浮,在两者的相互

作用下液相的相变材料在封闭内腔形成涡流。
但是因为泡沫骨架的存在对液相分的流动造成

相当的限制与阻碍,复合后装置内部的自然对

流强度比填充纯材料的装置低至少 2 个量级,
其对材料内部温度分布与固液相变化的影响几

乎可以忽略。
2. 2　 孔隙率对凝固放热过程的影响

为分析铜泡沫金属骨架的孔隙率对 47 合金

复合相变材料恢复至原状态即凝固放热过程的影

响,采用数值模拟对比计算填充了孔隙率分别为

0. 75、0. 80、0. 85、0. 90、0. 95 复合材料及纯 47 合

金的相变热控装置在室温条件下模拟芯片温度随

加热时间变化曲线,如图 12 所示。
根据图 12 所示,以 27. 5℃ 为目标温度时,纯

47 合金与添加泡沫铜的复合相变材料的冷却时

长只有一定的差距,而填充不同孔隙率泡沫铜的

低熔点复合相变材料几乎相同。 这是由于低熔点

合金相变材料本身的导热系数就较高,高导热泡

沫铜骨架的添加尽管在增大整体传热效率上有一

定作用但是相对较弱。 但从凝固放热的进程上看,

图 12　 不同孔隙率泡沫铜 / 47 合金凝固放热过程

温度曲线

Fig. 12　 Temperature curves of solidification exothermic
process of copper foam / 47 alloy with different porosity

少量的泡沫铜就起到了一定的强化传热的作用,
添加了泡沫铜的复合材料相比于纯 47 合金较早

结束相变阶段,而随着泡沫铜骨架孔隙率的增高,
低熔点合金的组分也随着增高,相变热控装置整

体所储存的热量逐渐增加,凝固放热过程的进程

也因此延长。 当以略高于室温的温度为恢复目标

并以此作为间歇性工作的循环起点时,泡沫铜的

添加对缩短间歇性工作周期时长的作用相对显

著。 而孔隙率的变化则对此影响不大,但孔隙率

越大的复合材料更有有利于在熔化阶段的控温效

果,因此相对具有应用优势。

3　 结　 论

间歇性发热环境下的相变热控装置需要在一

个工作循环周期结束前恢复至初始状态,才能够

被有效地重复使用,因此,考察材料的凝固放热过

程具有相当的实际研究意义。 以 47 合金为代表

的低熔点合金及复合相变材料作为一类新型高效

相变热控材料,其良好的热控性能已经被证实。
选用 47 合金、正二十三烷及其与泡沫铜的复合相

变材料作为对象,通过数值模拟对比分析其在凝

固放热过程中传热传质现象,以探究低熔点合金

47 合金复合相变材料的凝固特性,为其所应用的

间歇性工作场合的热管理方案的制定提供参考,
并为后续低熔点合金材料相变热控的性能、结构

优化研究提供新的切入点和一定的准备。
1) 高导热材料泡沫铜的添加,对于填充了

47 合金与正二十三烷的相变热控装置的凝固过

程均有促进作用,能缩短模拟芯片恢复至室温时

间。 而在以略高于室温的温度为恢复目标并以此

作为间歇性工作的循环起点时,泡沫铜的添加对

缩短间歇性工作周期时长的作用相对显著。
2) 相较于泡沫铜 / 正二十三烷复合相变材

料,泡沫铜 / 47 合金复合相变材料尽管在导能力

上略强,但由于本身相变组分体积潜热值较大,在
凝固过程中需要释放更多的热量,整体的恢复时

间要长于泡沫铜 / 正二十三烷。 因此,尽管泡沫

铜 / 47 合金有较好的控温能力,但其凝固放热恢

复至原状态所需的时间相对较长,在设计间歇性

发热电子设备的热管理方案时需要结合工作周期

等实际情况综合考虑。
3) 随着泡沫铜孔隙率的增加,复合相变材料

恢复至原状态及结束凝固放热阶段的时长变化不

大。 但孔隙率越大的复合相变材料的相变组分越

大,更有利于在熔化阶段的控温效果,相对更具有

应用优势。
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Solidification heat release of copper foam / low-melting-point
alloy composite phase change material

HOU Tianrui1, XING Yuming1, ZHENG Wenyuan2, HAO Zhaolong1,∗

(1. School of Aeronautic Science and Engineering, Beihang University, Beijing 100083, China;

2. Aviation Electromechanical System Comprehensive Aviation Technology Key Laboratory, Nanjing 211106, China)

Abstract: In order to research the competence of the copper foam / low-melting-point alloy (LMPA) com-
posite material to recover to the initial state in the intermittent exothermic working environment and the influ-
ence of the addition of copper foam with different porosity on the solidification exothermic process, this paper
compares and analyzes the solidification exothermic process of 47 alloys and n-tricosane before and after com-
positing with copper foam through numerical simulation, and adjusts the porosity of the copper foam / 47 alloy
composite material to calculate the temperature change curve of the simulation chip temperature during the so-
lidification exothermic process. The results show that the addition of copper foam can promote the solidification
process of the two types of materials, and the time of the simulation chip to recover to the target temperature is
shortened by 6. 6% and 47. 7% . Due to the difference in volume latent heat value, the copper foam / 47 alloy
needs to release more heat during solidification, and it takes longer to recover to the target temperature, which
is 1. 52 times that of the n-tricosane composite. With the increase of porosity, the time that is taken for the
composite phase change material to return to room temperature does not change much. Considering the influ-
ence of porosity on the thermal control process of phase change, comprehensive consideration should be given
to actual use.

Keywords: low-melting-point alloy ( LMPA) composite; numerical simulation; intermittent; solidifica-
tion heat release; porosity
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基于最大熵法和遗传算法的 SMSP 干扰对抗方法

周长霖, 王春阳∗, 宫健, 谭铭, 赵英健
(空军工程大学 防空反导学院, 西安 710051)

　 　 摘 　 　 　 要: 线性调频(LFM)信号是现代雷达常用的发射信号,可以有效提高雷达的检

测性能,然而频谱弥散(SMSP)干扰应用于主瓣自卫式干扰时,干扰信号强度远大于目标回波

信号,能够对目标回波信号形成遮盖,是一种有效对抗 LFM 信号的干扰样式。 利用干扰信号

与目标回波信号时频特征的不同,通过广义 S 变换(GST)凸显时频特征差异。 运用最大熵法

和遗传算法(GA)求取时频滤波器的分割阈值。 通过构造的时频滤波器达到干扰抑制的目

的。 仿真结果表明:当干信比( JSR)大于 10 dB、信噪比( SNR)大于 0 dB 时,所提方法具有较

好的干扰抑制效果,其中最大信干噪比(SJNR)增益接近 25 dB。
关 　 键 　 词: 最大熵法; 遗传算法(GA); 广义 S 变换(GST); 频谱弥散(SMSP)干扰; 主

瓣干扰

中图分类号: TN974
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0447-07

　 　 线性调频( LFM)信号具有良好的检测能力,
被广泛应用于雷达系统中 [1] 。 2006 年, Sparrow
和 Cikalo[2] 提出了针对 LFM 信号的频谱弥散

(SMSP)干扰,使干扰信号与 LFM 信号能够在时

域和频域内高度重合,实现了对 LFM 信号的有效

干扰。 SMSP 干扰信号经过脉冲压缩后会产生密

集假目标,遮盖真实目标回波。 因此,当飞机采取

自卫式干扰,并在雷达主瓣内释放 SMSP 干扰信

号时,将会极大地削弱雷达的检测和跟踪性能,主
瓣 SMSP 干扰对抗方法受到了极大的重视。

文献[3]通过分析干扰时频特性,提出了基

于盲源分离算法的欺骗干扰抑制方法。 文献[4]
通过引入信号混合系数,避免了实域盲分离中阵

元间需要精确延时补偿的弊端,二者都实现了干

扰信号与目标回波信号的有效分离。 但是这2 种

方法都要求雷达不仅具有多通道的特性,而且各

个通道的信噪比( SNR)对分离结果影响较大,工
程实现难度大。 文献[5]利用稀疏恢复实现了对

主瓣干扰的有效抑制,但是所提出的单测量向量

( single measurement vector, SMV)模型,在存在噪

声时,需当系数矢量的稀疏度小于某个值和 SNR
大于某个值时,才能稳定恢复目标回波信号和干

扰信号,在实际运用中具有一定的限制。 文献

[6] 提出了一种联合时频分布和压 缩 感 知 抗

SMSP 干扰的方法,有效避免了重构信号失真产

生假目标的旁瓣问题。 文献[7]提出了一种基于

熵和数字射频存储器(DRFM)寄生信号特征的欺

骗干扰对抗方法,但是随着 DRFM 的发展其寄生

信号特征也在不断减小。 文献[8]提出了基于高

阶旋转角下自适应滤波的 SMSP 干扰对抗方法,
但是干扰功率过大时该方法失效。 文献[9]利用

分数阶傅里叶变换来达到识别干扰的目的,进而

实现干扰抑制。 文献[10] 通过分析目标回波和

干扰信号线性正则域特征,提出了一种 SMSP 干

扰对抗方法,但是只利用了线性正则域的旋转特

征,需要进一步挖掘特征来分离目标回波和干扰
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信号,提高抗干扰效能。 文献[11-13]提出了一种

基于干扰重构的 SMSP 干扰对抗方法,为达到重

构干扰信号的准确性,对干扰信号的子脉冲宽度

和初始相位进行估计,其中文献[11]还需估计干

扰信号调频斜率和脉冲前沿位置,因此计算量大。
文献[14]利用极化特征不同的 2 个雷达信号接

收通道,构造主副比函数,实现了干扰抑制,但在

单通道雷达上无法运用。 本文所提方法不仅不需

要进行干扰参数估计,而且只需要单个雷达信号

接收通道就可以实现抗 SMSP 干扰的目的。
遗传算法 ( GA) 是一种借鉴生物适者生存。

优胜劣汰的进化规律演化而来的智能优化算法,
最早由 Holland 提出 [15] 。 图像分割是图像处理基

本问题之一,图像分割的效果直接影响后续目标

特征提取和识别。 为了达到更好的分割效果,文
献[16]将 Shannon 熵的概念应用于图像分割,使
图像中目标信息量最大,进而找到最佳分割阈值,
完成图像分割。 本文首先,对雷达接收到的信号

进行广义 S 变换(GST),将其变换为时频图像,凸
显其时频特征。 然后,对时频图像灰度化,将干扰

信号作为分割目标,对灰度图像进行分割,得到分

割后的灰度图像,从而构造时频滤波器,滤除干扰

信号。 最后,进行逆广义 S 变换 ( IGST),恢复雷

达接收信号,达到干扰抑制的目的。

1　 SMSP 干扰信号模型

LFM 信号是研究最早、应用最广的大时宽带

宽积信号,具有良好的检测能力,其信号模型为

s( t) = rect t - T / 2
T( )exp( j2πf0 + jπut2) (1)

式中:rect( t / T)表示宽度为 T 的矩形信号;u 为调

频斜率。 f0 为载波频率;信号带宽 B = uT。
根据文献 [2] 的描述, SMSP 干扰的原理如

图 1所示。 由图 1 可知,干扰产生的过程可以分

为 4 步:①干扰接收机通过天线接收雷达信号,通

图 1　 SMSP 干扰原理 [2]

Fig. 1　 Schematic of SMSP jamming[2]

过下变频将信号转换为中频信号;②以 fs / n 为采

样频率,将接收到的模拟信号数字化,其中 fs 为

线性调频信号带宽,n 为干扰子脉冲个数;③将数

字信号存储在 DRFM 中,并通过移位寄存器复制

n 次,即形成 n 个干扰子脉冲;④以 fs 为采样频

率,将数字信号转换为模拟信号,同时上变频通过

发射天线将干扰信号向目标雷达发出。 因此,
SMSP 干扰信号模型为

j( t) = ∑
n

i = 1
rect t - (2 i - 1)T / (2n)

T / n( )·

　 　 exp{ j2πf0[ t - ( i - 1)T / n] +
　 　 jπnu[ t - ( i - 1)T / n] 2 + jϕ j} (2)
式中:ϕ j 为信号的初始相位。

LFM 与 SMSP 干扰信号时频分布如图 2 所示。

图 2　 LFM 信号与 SMSP 干扰信号时频分布

Fig. 2　 Time-frequency distribution of LFM signal and
SMSP jamming signal

通过图 2 可知,SMSP 干扰信号的带宽与雷达

发射信号的带宽相同,避免了移频干扰存在的频

率失配问题,但是调频斜率与雷达发射信号不同,
因此,与雷达发射信号的时频特征也不完全一样。
这为通过时频特征的不同来消除干扰信号,并保

留目标信号奠定了理论基础。 雷达接收中含有干

扰信号的回波信号为

r( t) = A rx( t) + A j j( t) + ANn( t) (3)
式中:x( t)为目标回波信号;A r 为目标回波信号

的幅度;A j 为与干信比( JSR)对应的干扰信号幅

度;n( t) ~ N(0,σ2)为零均值高斯分布的噪声;AN

为与 SNR 对应的噪声信号幅度。

2　 SMSP 干扰对抗方法

2. 1　 广义 S 变换

S 变换是 Stockwell 等 [17] 在 1996 年提出的一

种时频分析方法,具有良好的时频聚集性。 后续

学者通过对 S 变换的窗函数增加调节因子,改善

了 S 变换的时频分辨能力和能量聚集性,改进的
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S 变换被统称为广义 S 变换。 为了获取时频图

像,采用文献[18]提出的 GST 方法。 目标回波信

号x( t)通过 GST 变换后的表达式为

GST(τ,f) = ∫∞

-∞
x( t)

ρ f p

2π
e - ρ2 f2p( τ - t) 2

2 e - j2πftdt (4)

式中:τ 为时间,s;ρ 和 p 分别为 2 个相互独立的

时频分辨率调节因子。
同时,GST 变换为线性的可逆变换,其逆变换

表达式为

x( t) = ∫∞

-∞

é
ë
êê∫∞

-∞
GST(τ,f)dτ ù

û
úú e j2πftdf (5)

设目标回波信号通过 GST 变换后的时频分

布为 R( t,f),由此将抗干扰问题转换为时频滤波

问题,将干扰信号滤除后再通过 IGST 变换恢复为

时域信号,最终进行匹配滤波处理,达到干扰抑制

的目的。
2. 2　 最大熵法

时频滤波问题可以转换为一个图像分割问

题。 为了便于分析和处理,通常将 R( t,f)转换为

灰度图像,转换过程分为 2 步:
1) 设定灰度级数为 N,根据灰度级数确定量

化间隔,即 Δp = max(R( t,f)) - min(R( t,f))
N 。

2) 确定每个像素点对应的灰度值 I( t,f) =

fix R( t,f) - min(R( t,f))
Δp( ),I 表示向 0 取整。

由此得到时频图 R ( t, f) 对应的灰度图像

I( t,f)。 得到灰度图像后,需要选择合适的分割

阈值将干扰信号所占的时频区域分割出来。 因为

是高斯白噪声,所以噪声将均匀分布在整个时频

面上,对应灰度值较低;因为干扰信号的能量强度

远大于目标回波信号,所以其灰度值远大于目标

信号灰度值。 因此,将噪声和目标信号看作分割

目标,分割的目的就是确定最优阈值,将干扰信号

从时频区域分割出来。
在图像分割过程中,求取分割阈值通常采用

灰度统计直方图方法。 分割阈值在统计直方图谷

底,但在实际问题中,直方图并不总呈现双峰。 为

了解决灰度统计直方图峰谷不明显的问题,采用

最大熵法来解决阈值求取问题 [19] 。
对于灰度范围为 0 ~ N - 1 的图像,假设灰度

级数低于 Th 的像素点为目标区域,高于 Th 的像素

点为背景区域,各灰度级数在自身区域的概率为

Pro(p i) =

p i

p t
i = 1,2,…,Th

p i

1 - p t
i = Th + 1,Th+ 2,…,N - 1

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(6)

式中: p t = ∑
Th

i = 0
p i,p i 表示灰度级数为 i 的像素点

数占总像素数的比例。
这 2 个区域的熵分别为

H o(Th) = - ∑
Th

i = 0

p i

p t
( ) lg p i

p t
( ) (7)

HB(Th) = - ∑
N -1

i = Th +1

p i

1 - p t
( ) lg p i

1 - p t
( ) (8)

令熵 φ(Th)为 H o(Th)和 HB(Th)之和,则

φ(Th) = ln p t(1 - p t) +
HTh

p t
+
HN - HTh

1 - p t
(9)

式中: HTh = ∑
Th

i = 0
p i ln p i,HN = ∑

N -1

i = Th +1
p i ln p i。

φ(Th)越大,获得图片中物体和背景的信息

也就越多,那么使 φ( Th)最大的灰度值 Th 是所

求的分割阈值,即
Th = arg max

0≤Th≤N -1
φ(Th) (10)

2. 3　 基于 GA 的熵最大优化

通过 GA 求解熵最大对应的分割阈值主要分

为 8 个步骤:
1) 编码。 设图像灰度级数为 256,其数值为

0 ~ 255,将个体编码为 8 位由 0 与 1 组成的二进

制码,每个个体编码对应一个分割阈值。
2) 设置种群规模为 20,随机生成二进制码。
3) 解码。 解码为 0 ~ 255,并求其适应度

函数。
4) 适应度函数的计算。 采用式 (9) 作为适

应度函数,适应度函数值越高,熵越大,分割阈值

就越有可能趋近最优解。
5) 选择。 先采用轮盘赌法,再采用精英策

略。 具体操作为先求出个体的总适应度 S,然后

在 0 ~ S 之间随机生成一个值 k,从第一个个体开

始累加适应度函数值,当累加值大于 k 时,对应的

一个个体即为选择的个体,如此重复选择 20 个用

于繁殖的个体。
6) 交叉。 在 20 个用于繁殖的个体中每次选

取 2 个个体按照交叉概率进行单点交叉。 多次测

试后,最终选择交叉概率为 0. 6。
7) 变异。 在交叉后的个体中按照一定的变

异概率选择变异个体,再随机从这些被选择的个

体中选择一位二进制编码进行变异,变异概率设

置为 0. 01。
8) 终止。 当达到设置的最大迭代数或最高

适应度函数值连续 2 次两代误差小于 0. 01 时,终
止运算;否则,跳转进入步骤 4。 此时的最高适应

度函数值即为分割阈值。
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2. 4　 时频滤波器的设计

根据得到的分割阈值,可以将时频滤波器设

置为

H( t,f) = 0 　 I( t, f) ≥ Th
1 　 I( t, f) < Th{ (11)

利用得到的时频滤波器与 GST 变换后的时

频信号相乘就可以滤除干扰信号,然后通过 IGST
变换就可以得到干扰抑制后的雷达接收信号,表
达式为

r′( t) = IGST{H( t, f) × GST( r( t))} (12)

3　 仿真与分析

设雷达发射脉冲的 LFM 信号的宽度 T =
50 μs,调频斜率 k = 10 × 1010 Hz / s,对应带宽 B =
5 MHz,SMSP 干扰子脉冲为 5 个,JSR 为 25 dB,
SNR 为 10 dB。 雷达接收信号包含干扰信号、噪
声信号和目标回波信号。 目标回波信号是理想情

况下目标反射的雷达发射信号。 雷达接收信号经

过匹配滤波后的结果如图 3 所示。
由图 3 可知,经过匹配滤波处理并未将干扰

信号滤除,这是因为 SMSP 干扰与雷达发射的

LFM 信号具有较好的相干性,其时域和频域高度

重合,广义 S 变换后的时频图如图 4 所示,其中时

频率参数 ρ = 0 . 1,p = 0 . 1。
由图 4 可知,干扰信号与目标回波信号带宽

相同且干扰信号强度远远大于目标回波信号与噪

声,由此可将抗干扰问题等效为时频滤波问题。
从时频图上看,滤除干扰信号可以等效为将干扰

信号所占区域从原时频图分割出来,即一个图像

分割问题。 图像分割先将时频图灰度化,灰度级

数设为 256,灰度图如图 5 所示,灰度统计直方图

如图 6 所示。

图 3　 雷达接收信号与目标回波信号匹配滤波

Fig. 3　 Matched filtering of received radar signal and
target echo signal

图 4　 雷达接收信号与目标回波信号时频图

Fig. 4　 Time-frequency diagram of received radar
signal and target echo signal

图 5　 雷达接收信号与目标回波信号灰度图

Fig. 5　 Grayscale map of received radar signal and
target echo signal

图 6　 雷达接收信号与目标回波信号灰度直方图

Fig. 6　 Grayscale histogram of received radar signal and
target echo signal

由图 6 可知,灰度统计直方图没有明显的双

峰特性,因此灰度统计直方图方法不能很好地确

定分割阈值,采用最大熵法确定分割阈值,并且运

用 GA 算法求取熵最大值。 GA 算法设置参数如

表 1 所示。
由分割后的灰度图可知(见图 7),分割后的

灰度图干扰信号所占区域明显被滤除,因为目标
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回波信号与干扰信号时频域存在重叠,所以少部

分目标回波信号也被滤除。 根据得到的分割阈值

构造时频滤波器,雷达接收信号滤除干扰后的时

频图如图 8 所示。
表 1　 遗传算法参数

Table 1　 Genetic algorithm parameters

参数 　 数值

种群数 　 　 　 20

交叉概率 　 　 0 . 6

变异概率 　 　 0 . 01

最大迭代代数 100

图 7　 分割后的灰度图

Fig. 7　 Grayscale image after segmentation

图 8　 滤除干扰后的时频图

Fig. 8　 Time-frequency diagram after filtering out interference

　 　 由图 8 可知,干扰信号得到了抑制。 进行

IGST 变换,得到滤除干扰后的雷达接收信号,匹
配滤波后如图 9 所示。

由图 9 可知,雷达接收信号经过匹配滤波处

理后,峰值出现时间与理论值相同,SMSP 干扰得

到了有效抑制。 但是与理论值相比,匹配滤波后

的信号幅度损失了 2. 97 dB,这是由于时频滤波

时滤除了部分目标回波信号所致,与上文分析

一致。
根据信号模型,影响干扰抑制效果的因素主

要是 JSR 和 SNR。 为了评价干扰抑制的效果,采

用信干噪比(SJNR)增益来表示干扰抑制程度:
G = SJNR2 - SJNR1 (13)
式中:SJNR2 为干扰抑制后的 SJNR,dB;SJNR1 为

干扰抑制前的 SJNR,dB。 SJNR 增益越大,干扰抑

制效果越好 [20] 。 由此,在不同 JSR 下进行 100 次

蒙特卡罗实验,得到 SJNR 增益随 SNR 的变化规

律如图 10 所示。

图 9　 干扰抑制后接收雷达信号与目标回波信号匹配滤波

Fig. 9　 Received radar signal and target echo signal
matched filtering after jamming suppression

图 10　 SJNR 增益随 SNR 变化

Fig. 10　 Change of SJNR gain with SNR

由图 10 可知,随 SNR 增加,SJNR 增益也随

之增加,并且在低 SNR 时 SJNR 增益也较高,表明

该方法有较好的抗干扰效果。 当 JSR≥25 dB,
SNR≥0 dB 时, SJNR 增益增加不再明显,主要是

因为此时噪声相对干扰来说能量很小,在计算

SJNR 时主要取决于干扰抑制前后的干扰能量。
因此,分析不同 SNR 下进行 100 次蒙特卡罗实验,
得到 SJNR 增益随 JSR 变化规律,如图 11 所示。

由图 11 可知,随 JSR 增加,SJNR 增益也随之

增加,且在 JSR 较低时 SJNR 增益为负,主要原因

是构造时频滤波器的分割阈值是以干扰信号能量

大于目标回波信号能量为基础的,因此当二者能

量接近时,分割效果不好。 但是因为 SMSP 干扰
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图 11　 SJNR 增益随 JSR 变化

Fig. 11　 Change of SJNR gain with JSR

子脉冲与 LFM 信号的调频斜率不一致,所以会产

生信号的失配,根据文献[2]可知 SMSP 干扰要达

到对目标的遮盖效果,必须有高 JSR。 因此,本文

方法对抑制雷达主瓣内释放的 SMSP 干扰具有一

定的意义。

4　 结　 论

在发射 LFM 信号的雷达主瓣内对其释放

SMSP 干扰能够有效影响雷达检测性能, 针对该

情况,提出了一种基于最大熵法和 GA 的 SMSP
干扰对抗方法,主要结论如下:

1) 研究了基于 DRFM 的 SMSP 干扰信号模

型,讨论了干扰信号的时频分布特征,得出了

SMSP 干扰信号的时频分布与 LFM 信号不同的

结论。
2) 根据干扰信号与目标回波信号的时域和

频域特征差异,提出了 GST 变化,凸显时频特征

差异,将干扰抑制问题转化为图像分割问题,成功

构建时频滤波器,实现了通过时频滤波抑制干扰。
3) 根据仿真结果可知,本文方法具备良好的

抗干扰性能,在 JSR≥10 dB,SNR≥0 dB 时,SJNR
增益大于 10 dB,并且随 JSR 的增加,SJNR 增益不

断增加,最终稳定在 25 dB 左右。
SMSP 干扰对抗方法有着一定的参考意义,

但是由于分割阈值的求取采用 GA 算法,而 GA
算法是一种采用随机搜索的智能优化算法,只能

求取满足约束条件的优解,不一定能找到最优解,
因此,还需要进一步研究。
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SMSP jamming countermeasure method based on maximum
entropy method and genetic algorithm

ZHOU Changlin, WANG Chunyang∗ , GONG Jian, TAN Ming, ZHAO Yingjian

(Air and Missile Defense College, Air Force Engineering University, Xi’ an 710051, China)

Abstract: Linear frequency modulation (LFM) signal is a commonly used transmission signal of modern
radar, which can effectively improve the detection performance of radar. However, when smeared spectrum
(SMSP) jamming is applied to the main lobe self-defense, the intensity of the jamming signal is much higher
than the target echo signal, and it can cover the target echo signal, which is an effective jamming pattern
against LFM signal. In this paper, the difference in time-frequency characteristics of the jamming signal and
the target echo signal is used to highlight the difference in time-frequency characteristics through the
generalized S transform (GST), and then the maximum entropy method and genetic algorithm (GA) are used
to obtain the segmentation threshold of the time-frequency filter. The purpose of jamming suppression is
achieved through the constructed time-frequency filter. The simulation results show that when the jamming-to-
signal ratio ( JSR) is greater than 10 dB and the signal-to-noise ratio ( SNR) is greater than 0 dB, it has a
better jamming suppression effect, and the maximum signal-to-jamming-plus-noise ratio (SJNR) gain is close
to 25 dB.

Keywords: maximum entropy method; genetic algorithm ( GA ); generalized S transform ( GST );
smeared spectrum (SMSP) jamming; main lobe jamming
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基于搜索意图交互的无人机集群协同搜索算法

王宁1,2, 李哲1,2,∗, 梁晓龙1,2, 侯岳奇1,2, 吴傲1,2

(1. 空军工程大学 空管领航学院, 西安 710051;　 2. 陕西省电子信息系统综合集成重点实验室, 西安 710051)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对无先验信息条件下无人机集群的协同搜索问题,提出一种以覆盖率为

引导,以机间安全距离、通信距离、偏航角调整及搜索边界等为约束的无人机集群协同搜索算

法。 通过建立环境地图矩阵对任务区域进行描述,进一步定义环境地图更新算子实现搜索过

程中环境地图的快速更新。 设计了集群协同搜索任务的回报函数,采用粒子群算法进行求解,
得到每架无人机在已知环境地图下的最优决策,即决策意图。 每架无人机在获取其他成员决

策意图的基础上重新进行决策,实现协同决策。 针对不同规模集群提出了集中式和分布式

2 种协同决策方案。 仿真结果表明,所提算法能够对存在未知威胁的不规则任务区域进行有

效覆盖搜索,覆盖率远高于不进行协同决策的个体决策方法。
关 　 键 　 词: 意图交互; 无人机集群; 协同搜索; 模型预测控制; 滚动时域优化决策

中图分类号: V279 + . 3; V249. 122
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0454-10

　 　 广域目标搜索是现代作战中的一项重要技

术,美 军 已 将 无 人 机 ( unmanned aerial vehicle,
UAV)具备广域目标搜索能力确定为 UAV 技术的

中长期发展目标 [1-4] 。 UAV 集群具有卓越的广域

搜索能力,能够通过 UAV 之间的协同合作,实现

整体能力涌现,即系统涌现出的能力远超系统内

单架 UAV 能力的总和 [5-6] 。 因此,使用多架 UAV
组成集群执行目标协同搜索任务得到了日益广泛

的关注 [7-8] 。 其中,搜索区域处理与协同搜索策

略是 UAV 集群协同搜索关注的 2 个主要问题 [9] 。
已有诸多学者对上述问题进行了深入的探索并取

得了丰硕成果。
在搜索区域处理方面,提出的主要方法有凸

多边形区域分割、凹多边形凸处理、Voronoi 图等,
主要是将形状复杂的搜索区域分割为特定形状的

子任务区域,进而通过 UAV 集群内部的任务分配

提高 UAV 协同搜索效率。 其中,Pehlivanoglu[10]

和 Guruprasad 等 [11] 提出了使用 Voronoi 图对搜索

区域进行分割的方法,受到了广泛关注,但该方法

分割出来的区域具有不确定性 [9] ,且运算量大,
具有一定的局限性。 谢朋志和魏晨 [12] 提出了一

种任意搜索区域的等面积单侧区域分割方法,先
将任意多边形采用格雷厄姆法拓展为凸多边形,
然后进行等面积划分,根据划分区域形状配置

UAV 起始位置,提高了 UAV 协同搜索效率;于驷

男等 [13] 根据无人机数量、初始位置将凸多边形搜

索区域分割成若干子区域,以 UAV 总转弯次数作

为搜索效率评判标准,提出了一种协同区域分割

的有效方法。 但上述成果主要应用于静态搜索规

划中,无法有效应对搜索过程中 UAV 故障、火力

威胁等突发情况。
在协同搜索策略方面,主要包括滚动时域优

化 ( receding horizon optimization, RHO) [14-17] 、动

态规划 [18] 、协同进化算法 [19] 等方法。 其中,文献
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[15,20-21]提出的动态决策方法较为典型,通过

模型预测控制(model predictive control, MPC)方

法,使每架 UAV 根据当前环境信息做出最大收益

决策,并通过仿真实验验证了 UAV 协同搜索过程

中动 态 决 策 相 对 预 先 规 划 的 突 出 优 势。 文

献[22]提出的分布式模型预测控制 ( distributed
model predictive control, DMPC)框架将集中式多

UAV 在线优化决策转化为小规模分布式优化决

策,是一种有效降低搜索决策问题求解规模的算

法,得到了广泛应用。 但上述研究主要是针对形

状规则的任务区域展开的,仍然存在不足。 其中,
文献[20-21]未考虑 UAV 集群协同的通信约束和

防相撞约束;文献[7]虽然考虑了集群协同的防

相撞问题,但仅通过配置不同高度实现防相撞,并
未考虑高度变化对 UAV 探测范围产生的影响;文
献[15,23-24 ] 使用了 “粗粒度” 的 UAV 运动模

型,降低了决策结果的精细程度且未考虑集群协

同搜索时的防相撞及抗毁性问题。
综合国内外研究现状可以看出,UAV 集群具备

了一定程度的协同搜索能力,但存在以下不足:
1) 动态决策搜索方法普遍面向规则的矩形

搜索区域,对不规则区域的研究较少。
2) 对集群协同搜索过程中的通信问题和避

撞问题未予以考虑或过于简化。
3) 对 UAV 集群协同搜索过程中抗毁性的研

究较少。
针对上述问题,本文做了以下工作:
1) 建立了针对不规则搜索区域的环境地图

模型。
2) 引入了协同搜索过程中防相撞与通信拓

扑条件对 UAV 集群的约束。
3) 在分布式最优决策基础上,引入了滚动优

化决策和 MPC 思想,实现了集群搜索过程中的意

图交互,保证了协同搜索任务中 UAV 集群在未知

威胁条件下的可用性。

1　 协同搜索任务建模

1. 1　 任务描述

UAV 集群协同搜索任务通常分为区域覆盖

任务和目标搜索任务 [21-22] 。 前者是在难以获取

任务区域先验信息的条件下,使 UAV 集群尽快完

成最大化覆盖面积的飞行。 后者是在已知任务区

域内目标位置、数量、重要性等先验信息的条件下,
综合考虑飞行代价和任务效率,通过 UAV 集群实

现对区域内所有目标信息的获取。 本文针对第 1
类问题展开研究,UAV 集群携带通信设备和光学

传感器对未知任务区域展开搜索,如图 1 所示。

图 1　 UAV 集群协同搜索示意图

Fig. 1　 Schematic diagram of UAV swarm collaborative search

1. 2　 任务区域建模

图 2 为不规则任务区域 Ω 示意图。 首先,任
选 4 个可行顶点构造尺寸为 L x × L y 的外接矩形。
然后,将此矩形区域按照固定间隔 Δd 栅格化为

M × N 的环境地图。 最后,建立笛卡儿坐标系,分
别用横向坐标 x 和纵向坐标 y 来描述环境地图中

的每个栅格:
xmin = 1

xmax =
L x

Δd = M

ymin = 1

ymax =
L y

Δd = N

ì

î

í

ï
ï
ï
ïï

ï
ï
ï
ï

(1)

式中: 　 表示向上取整。
该环境地图中任意栅格的位置可以表示为

g ij = {( i,j) i ∈[xmin,xmax],j ∈ [ymin,ymax]} (2)

进一步定义 k 时刻环境地图中栅格( i, j)的

状态:

g ij( k) =
1 　 ( i,j) ∈ Ω c( k)

- 1 　 ( i,j) ∈ Ωnc( k)

0 　 ( i,j) ∈ I

ì

î

í

ïï

ïï

(3)

式中:Ω c( k)为 k 时刻已搜索栅格;Ωnc ( k)为 k 时

刻未搜索栅格;I 为非任务区域。 从而可以得到 k
时刻的环境地图矩阵 GM × N( k)为

GM ×N( k) =
gM1( k) … gMN( k)

︙ ︙
g11( k) … g1N( k)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(4)

图 2　 任务区域栅格化

Fig. 2　 Rasterized task area
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1. 3　 UAV 系统模型

UAV 在携带光学传感器执行搜索任务时,为
保证成像尺寸的一致性,一般不进行高度调整,而
是通过调整偏航角完成避障、航线修正等动作。
由于只关注 UAV 的运动轨迹,为简化分析,将

UAV 视为二维空间中匀速运动的质点 [14-15] ,其离

散状态空间方程为

x i( k + 1)

y i( k + 1)

ψ i( k + 1)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

=
x i( k)

y i( k)

ψ i( k)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

+
v0Δtcos ψ i( k)

v0Δtsin ψ i( k)

　 u i( k)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(5)

式中:( x i( k),y i( k))为 k 时刻集群中 UAV i 在环

境地图中的位置;ψ i 为 UAV i 的航向角;控制变量

u i 为偏航角,满足 u i ∈ [ - umax,umax],umax 为受机

动性能限制下的最大转弯角; v0 为 UAV 平飞速

度;Δt 为决策步长。
记 k 时刻 UAV i 的状态变量 p i( k)为

p i( k) =
x i( k)

y i( k)

ψ i( k)

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(6)

则 k + 1 时刻 UAV i 的状态变量为

p i( k + 1) = f(p i( k),u i( k)) (7)
式中: f (·) 为状态转移函数,由 式 ( 5 ) 确 定;
u i( k)为该 UAV 在 k 时刻的控制变量。

进而有 UAVi 在 k + j 时刻的状态变量预测量为
􀭹p i( k + j k) = f(􀭹p i( k + j - 1 k),u i( k + j - 1 k))

　 　 i ∈ {1,2,…,NUAV};j ∈ {1,2,…,T} (8)
式中:NUAV为 UAV 集群规模;T 为预测周期。

在给定 T 步预测输入后,可以根据式(7)预

测出未来 T 步以内的 UAV 航路,如图 3 所示。

图 3　 UAV i 航路预测图

Fig. 3　 UAV i route forecast chart

2　 环境地图更新与融合

2. 1　 UAV 探测矩阵

考虑到 CCD、CMOS 等光学传感器的成像范

围一般为矩形,先将 UAV 传感器探测模型简化为

以 UAV 质点为中心的 W × H 矩形区域。 然后,将

该矩形区域栅格化为 P × Q 个栅格,如图 4 所示。

图 4　 UAV 探测区域栅格化

Fig. 4　 Rasterized UAV detection area

进而可以确定 UAV 探测矩阵 ΓP × Q的行数 P
和列数 Q 为

P = 2 W
2 × Δd + 1

Q = 2 H
2 × Δd + 1

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(9)

式中:W 和 H 分别为传感器有效探测区域的宽度

和长度;Δd 为环境地图中栅格的尺寸大小; 　
为向下取整函数。

结合式(3)定义 ΓP × Q中的值全为 - 1,得到最

终的 UAV 探测矩阵为

ΓP ×Q =
γP1 … γPQ

︙ ︙
γ11 … γ1Q

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

=
- 1 … - 1
︙ ︙
- 1 … - 1

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
(10)

2. 2　 环境地图更新算子

为实现 UAV 搜索过程中的环境地图更新,对
应 UAV 探测矩阵,定义环境子矩阵 C ( x0,y0)

P × Q ,其中

( x0,y0)为环境子矩阵中心在环境地图矩阵中的

位置。 环境子矩阵中元素 c( x0,y0)
pq 与环境地图矩阵

中元素 g ij的关系为

c( x0,y0)
pq ( k) = g ij( k)

i = x0 + p - P + 1
2

j = y0 + q - Q + 1
2

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ïï

(11)

借鉴文献[21]中使用 Hadamard 积进行环境

地图矩阵更新的思想,定义 UAV 探测矩阵与环境

子矩阵之间的信息更新算子“ 􀳱 ”:
( - 1) 􀳱 ( - 1) = + 1
( - 1) 􀳱 0 = 0
( - 1) 􀳱 ( + 1) = + 1

{ (12)

　 　 其物理含义为:当 UAV 探测未知栅格后,该
算子可将环境地图矩阵中该栅格状态由 - 1 变为

+ 1,即由未知转变为已知;当 UAV 探测非任务区

域时,环境信息矩阵中相应栅格的状态仍为 0,即
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环境地图不进行更新;当 UAV 探测已探测栅格

后,环境地图矩阵中仍将该栅格状态标记为 + 1。
其数学运算式为

c( x0,y0)
pq ( k) 􀳱 g ij( k) = c( x0,y0)

pq ( k) × g ij( k) (13)

将 UAV 探测矩阵与环境地图矩阵中的相应

环境子矩阵进行信息更新运算,即可实现环境地

图矩阵的更新,如图 5 所示。

图 5　 环境地图矩阵更新流程

Fig. 5　 Update process of environment map matrix

2. 3　 环境地图融合算子

通过定义环境地图更新算子,每架 UAV 在搜

索过程中可根据自身决策量更新环境地图。 但要

获取集群协同搜索过程中不断更新的全局环境信

息,还需对每架 UAV 更新的环境地图进行整合。
文献[14]提出了广播式通信条件下的地图信息

融合方法,通过获取每架 UAV 的实时决策量集中

更新环境地图,实现了集群协同搜索过程中的环

境地图融合,但该方法对通信条件要求高且运算

量较大。 因此,本文提出一种分布式环境地图融

合方法,每架 UAV 仅根据自身状态更新环境地图

矩阵。 然后,通过环境地图融合算子对其他 UAV
的环境地图矩阵进行环境信息融合,能够减少每

架 UAV 进行环境地图更新所需的运算量。
设 k 时刻 UAV 通过自身状态更新所获得的

环境地图矩阵为 G i( k),此时可接受其他 UAV 的

环境地图矩阵为 G j≠ i ( k),定义环境地图矩阵中

元素融合运算为

g i( k) = g i( k)☉g j( k) (14)
式中:“☉”为环境信息融合算子,运算结果如表 1
所示。

表 1　 环境地图融合算子运算规则

Table 1　 Environmental map fusion operator
operation rules

g i( k)
g j( k)

0 - 1 + 1

0 0 0 0
- 1 0 - 1 + 1
+ 1 0 + 1 + 1

　 　 利用上述算子可以求得 k 时刻第 i 架 UAV
获得的决策环境信息矩阵 G d

i ( k)为
G d

i ( k) = G1( k)☉…☉G i -1( k)☉
　 　 G i +1( k)☉…☉GN( k) (15)

与文献[14,21]提出的环境信息融合方法相

比,通过环境地图融合算子进行环境融合时,不需

要根据其他 UAV 预测控制量更新环境地图,只需

根据自身预测控制量更新环境地图矩阵。 然后,
通过环境地图融合算子与获得的其他 UAV 环境

地图矩阵进行融合计算,即可得到实时环境地图

矩阵。
此外,在文献[14-15]中,当 k 时刻某架 UAV

通信中断,后续决策就会一直缺失 k 时刻该 UAV
的决策信息。 而通过意图交互方法决策时,每架

UAV 始终获取其他 UAV 的最新环境信息矩阵,
即使某架 UAV 通信中断一定时间,一旦通信恢复

就能够恢复该 UAV 历史决策信息,使后续决策不

受通信中断的影响。

3　 搜索回报函数与意图交互策略

3. 1　 搜索回报函数

通过搜索回报函数实现 UAV 搜索过程中的

路径决策是 UAV 集群协同搜索的关键 [7] 。 针对

无先验条件下的协同搜索问题,主要考虑了以下

约束条件:
1) 集群中每架 UAV 飞行时倾向于选择覆盖

率增量最高的方向。 首先,计算 k 时刻区域覆盖

率为

O( k) =
∑

M

i = 1
∑

N

j = 1
1 g ij( k)

∑
M

i = 1
∑

N

j = 1
g ij(0)

(16)

式中:1 g ij( k)
为随机变量,当 g ij( k) > 0 时其值为 1,

反之为 0。
则 k ~ k + 1 时刻的覆盖率增量为

J1( k) = O( k + 1) - O( k)

∑
M

i = 1
∑

N

j = 1
g ij(0)

(17)

2) 定义集群中每架 UAV 之间的安全距离为

d s,记第 i 架 UAV 与集群中第 j 架 UAV 之间的距

离为 d ij( k):

d ij(k) = (x i(k) - x j(k))
2 + (y i(k) - y j(k))

2

　 　 j = 1,2,…,n,j ≠ i (18)
约束条件有

min(d ij( k)) ≥ d s (19)
　 　 则集群防相撞的约束函数为
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J2( k) =
1　 　 min(d ij( k)) ≥ d s

0　 　 min(d ij( k)) < d s
{ (20)

3) 为使协同搜索过程中 UAV 尽可能多地获

取其他 UAV 的搜索意图,增加通信约束条件:
max(d ij( k)) ≤ d c (21)
式中:d c 为 UAV 的机间通信距离。

J3( k) =
0　 　 max(d ij( k)) > d c

1　 　 max(d ij( k)) ≤ d c
{ (22)

4) 作为 UAV 的主要控制变量,偏航角的调

整往往会带来较大的能量与时间损耗。 因此,增
加偏航角调整约束条件,偏航角调整的约束函数为

J4( k) = -
u i( k)
umax

(23)

5) 受任务区域边界限制,需要在 UAV 选择

路径时增加强约束条件,使其不能越出任务区域

边界。 文献[21]所采用的势函数方法会使所有

UAV 倾向于飞向任务区域中心,最终影响搜索效

率并带来相撞风险。 借鉴文献 [25]中地理围栏

的思想,设计了约束函数式(21),UAV 搜索视野

中无效区域一旦超过三分之一,回报函数会迅速

下降。 因此,k 时刻 UAV 边界约束条件为

J5( k) =
106 ∑ γP ×Q > 2P × Q

3

0 ∑ γP ×Q ≤ 2P × Q
3

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(24)

综上所述,可以进一步定义搜索过程中每架

UAV 选择路径时的回报函数为

J(p i( k),u i( k)) = ∑
5

t = 1
ω tJ t( k) (25)

式中:ω t 为平衡每个约束条件的取值。
3. 2　 基于 MPC 和 PSO 的意图交互决策

在 UAV 集群协同搜索过程中,本文引入了滚

动时域控制中的滚动优化决策思想( rolling hori-
zon optimization decision, RHOD)。 首先,在栅格

化搜索区域和确立搜索回报函数的基础上,集群

中每架 UAV 依次采用 MPC 方法 [21] 进行最优控

制输入预测,并根据输入预测更新环境地图。 此

时每架 UAV 所做出的决策都是建立在得知前一

架 UAV 决策基础上进行的,从而实现了 UAV 协

同搜索过程中的意图交互决策。
针对大规模的 UAV 集群,本文提出了基于

DMPC 的分布式意图交互决策。 首先,集群中每

架 UAV 根据当前环境信息同时做出预测决策,并
根据预测决策量更新环境地图矩阵,生成预测环

境地图矩阵。 然后,将该预测环境地图矩阵向集

群中其他 UAV 广播,每架 UAV 将从集群其他成

员处获取的预测环境地图矩阵融合成决策环境信

息矩阵(见图 6),并在此基础上做出自身决策,从
而实现 UAV 集群规模较大时的协同搜索决策。

对于集群 UAV i,其搜索过程中的 MPC 决策

流程如图 7 所示。

图 6　 决策环境信息矩阵产生流程

Fig. 6　 Decision environment information matrix
generation process

图 7　 UAV 集群环境地图矩阵更新流程

Fig. 7　 UAV swarm enviornment map update process

综上所述,可将集群搜索意图交互决策流程

分为 3 步:
步骤 1　 意图产生。
UAV i 基于自身环境地图矩阵 G i ( k)和自身

状态 p i( k)对累积搜索回报函数进行优化求解,
此时不考虑其他 UAV 的运动情况。 其 H 步累积

回报函数下的分布式模型预测控制结构可以表

示为
􀭹u i( k) = arg min

u i( k)
J(H) (G i( k)) (26)

利用粒子群算法(particle swarm optimization,
PSO)对式(26)进行求解,可以得到 UAV i 的预测

控制量 􀭹u i ( k),根据 􀭹u i ( k) 更新 UAV i 位置得到
􀭹p i( k + 1)。 在此基础上通过环境地图更新算子更

新 UAV i 环境地图矩阵,得到 UAV i 预测环境地图

矩阵 G~ i( k),即 k 时刻 UAV i 的搜索意图。
步骤 2　 意图交互与融合。
对于小规模 UAV 集群的区域协同搜索,采用

基于 RHO 的集中式意图交互策略,如图 8 所示。
其实质是一种顺序决策,中央节点先根据初始

环境地图矩阵和 UAV1 初始位置,通过搜索回报

函数求出决策控制量 u1 (0) ,并在此基础上更新

中央环境地图矩阵 G(0) 。 集群其他成员在中
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图 8　 集中式意图交互

Fig. 8　 Centralized intention interaction

央环境地图矩阵的基础上,依次在前一架 UAV
决策意图上进行决策,直至所有 UAV 完成一轮

决策。 在协同搜索过程中,这种决策方式要求

中央节点始终能与所有 UAV 保持通信,是一种

“星形”通信拓扑结构,且运算量会随着集群规

模的增加迅速增长 [22] ,因此,仅适用于小规模

UAV 集群。
对于大规模 UAV 集群的区域协同搜索,受限

于集中式在线决策时运算量的迅速增加,结合

UAV 集群中每架 UAV 之间的状态空间是解耦的

特点,本文提出了基于 DMPC 的分布式意图交互

决策,如图 9 所示。 UAV i 向自身通信范围内其他

成员广播自身搜索意图 􀭾G i( k)并获取其他成员搜

索意图 􀭾G j( k),即与自身通信范围内其他成员进

行意图交互。 其通信结构是一种网状自组织通

信,群间通信距离仅能影响 UAV i 所获取的其他

成员意图数量,并不影响后续决策,可以有效避免

集中式决策时通信失效导致系统无法运行的问

题。 在获得其他成员意图的基础上通过环境融合

运算得到决策环境信息矩阵 G d
i ( k),即完成搜索

意图融合。

图 9　 分布式意图交互

Fig. 9　 Distributed intention interaction

步骤 3　 集群分布式决策。
在得到决策环境信息矩阵 G d

i ( k)的基础上,
基于 UAV i 自 身 状 态 p i ( k) 通 过 PSO 算 法 对

u i( k)进行优化求解。 最终求得 H 步累积回报

函数下基于集群意图交互的 UAV 最优控制决

策为

u∗
i ( k) = arg min

u i( k)
J(H) (G d

i ( k)) (27)

式中:“∗”为计算出的最优控制决策;u 为无人机

可以采取的决策量;u∗为无人机的最优决策量。

意图交互决策算法伪代码如下:
1　 初始化算法参数、环境地图、无人机位置

2　 for k = 0:kmax

3　 意图产生

4　 　 for i = 1:NUAV

5　 　 　 根据式(7)和式(27)计算预决策位置

6　 　 　 根据环境地图更新算子计算搜索意图

7　 　 end for
8　 意图交互与融合

9　 　 for i = 1:NUAV

10　 　 　 根据环境地图矩阵初始化决策矩阵

11　 　 　 for j = 1:NUAV

12　 　 　 if i = = j d ij > d c

13　 　 　 　 continue
14　 　 　 end if
15　 　 　 　 根据式(15)更新决策环境信息矩阵

16　 　 　 end for
17　 　 end for
18　 分布式决策

19　 　 根据式(27)计算最终决策量

20　 　 根据式(7)更新 UAV 位置

21　 end for

4　 仿真分析

为验证本文算法的有效性,分别对无人机集

群搜索进行分布式决策仿真和意图交互决策仿

真。 仿真条件为 i5-9300H,主频 2. 40 GHz,16 GB
内存,仿真中所用算法参数如表 2 所示。

表 2　 算法参数

Table 2　 Algorithm parameters

参数 ω1 ω2 ω3 ω4 ω5 d s / m d c / m

数值 0. 3 0. 2 0. 2 0. 1 0. 2 20 500

4. 1　 小规模集群协同搜索仿真

设定任务区域为不规则多连通域,如图 10 所

示。 任务区域外接矩形边界为 800 m × 600 m。
在外接矩形中,用黑色表示任务区域,用灰色表示

非任务区域。 其中,非任务区域可根据任务区域

边界、敌方火力范围和外部障碍物位置等信息进

行设置。 设定 UAV 飞行高度为 8 m,光学传感器

成像范围为 20 m × 16 m,4 架 UAV 从任务区域不

同位置进入,进入点坐标分别为 (100,0)、(300,
0)、(500,0)、(700,0),单位均为米 / m。 UAV 均

以 10 m / s 速度匀速飞行,最大转弯角为 90°,仿真

步长 Δt = 1 s,预测步长为 1 s,仿真时间为 600 s。
分别运用无意图交互的个体最优决策、分布
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图 10　 三种搜索算法仿真结果

Fig. 10　 Simulation results of three search algorithms

式意图交互决策和集中式意图交互决策进行对比

仿真。 仿真结果如图 10 所示。
从仿真结果可以看出,UAV 集群在对不规则

任务区域协同搜索过程中,有效避开了非任务区

域。 从图 10(a)中可以看出,在满足通信、防相撞

约束的条件下,缺少意图交互的 UAV 集群在决策

时会产生大量的重复搜索,导致整体搜索效率下

降。 图 10( b) 中,集群中每架 UAV 在获得其他

UAV 决策意图后,会做出尽量避免与其他 UAV
搜索区域重复的决策,使集群的整体搜索效率明

显提高。 图 10(c)中,每架 UAV 根据自身编号在

获取前一架 UAV 决策的基础上进行决策,从而获

得更接近当前全局最优解的决策。 从图 11 中可

以看出,相较个体最优决策,通过意图交互能够有

图 11　 三种搜索算法覆盖率变化曲线

Fig. 11　 Coverage change curves of three search algorithms

效提高集群的协同搜索效率。
4. 2　 大规模集群协同搜索仿真

集中式意图交互决策虽然能够得到全局最优

决策序列,但是其求解过程是在中央节点上进行

的,随着 UAV 数量增加,其求解时间会迅速增大,
进而导致无法在线实时决策 [14,22] 。 而分布式意

图交互决策能够适用于较大规模的 UAV 集群协

同搜索决策,以包含 10 架 UAV 的集群为例进行

仿真,结果如图 12 所示。
设定 不 规 则 任 务 区 域 外 接 矩 形 边 界 为

800 m × 600 m,集群中 10 架 UAV 的初始位置和

航向随机分布,机间安全距离为 20 m,仿真时间

为 360 s。 设定 UAV2、UAV3、UAV7、UAV8 分别于

100 s、120 s、330 s、300 s 处被击毁,仿真结果如

图 12所示,可以看出在 4 架 UAV 被击毁的条件

下,UAV 集群仍然有效地完成了协同搜索任务。
从图 13 中可以看出,在集群协同搜索过程中,机
间距离始终大于所设定的机间安全距离 20 m,满

图 12　 10 架 UAV 集群协同搜索仿真结果

Fig. 12　 Collaborative search simulation results for
swarm with 10 UAVs

064

北
京
航
空
航
天
大
学
学
报
 

 
 
 
北
京
航
空
航
天
大
学
学
报



　 第 3 期 王宁,等:基于搜索意图交互的无人机集群协同搜索算法

足了集群的防相撞要求。 从图 14 可以看出,在集

群中部分 UAV 被击毁的时刻,搜索覆盖率受到一

定影响,但仍然能有效增长,最终完成协同搜索

任务。

图 13　 集群中机间最小距离曲线

Fig. 13　 Curve of minimum distance between UAVs of swarm

图 14　 覆盖率变化曲线

Fig. 14　 Change curve of coverage

5　 结　 论

1) 算法在实验仿真条件下实现了较高的区

域覆盖率,对比了个体最优决策与协同决策的搜

索效率,体现了意图交互策略在 UAV 集群搜索任

务中的优势。
2) 采用了 DMPC 框架,使无人机决策过程中

能够考虑长期收益并具有较快的决策速度,避免

了集中式意图交互决策中较大的运算量。
3) 利用环境地图更新算子和环境地图融合

算子实现了环境地图的分布式更新与快速共享。
4) 以区域覆盖率为引导,在通信、防相撞等

关键约束的条件下,通过实验仿真验证了算法对

大规模集群执行搜索任务时的可行性。
算法实现了无人机集群在火力威胁场景下的

有效覆盖搜索,但针对集中式协同搜索和分布式

协同搜索算法复杂度的对比分析,还有待进一步

更深入的研究。
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Cooperative search algorithm for UAV swarm based on
search intention interaction

WANG Ning1,2, LI Zhe1,2,∗ , LIANG Xiaolong1,2, HOU Yueqi1,2, WU Ao1,2

(1. Air Traffic Control and Navigation College, Air Force Engineering University, Xi’ an 710051, China;

2. Shaanxi Province Lab. of Meta-synthesis for Electronic & Information System, Xi’ an 710051, China)

Abstract: Aimed at the cooperative search problem of UAV swarm without prior information, a coopera-
tive search algorithm of UAV swarm is proposed, which is guided by coverage rate and constrained by safe
distance, communication distance, yaw angle adjustment and search boundary. The task area is described by
establishing the environmental map matrix, and the environmental map update operator is further defined to
realize the rapid update of the environmental map in the search process. The return function of swarm coopera-
tive search task is designed, and particle swarm optimization algorithm is used to solve the problem in order to
obtain the optimal decision of each UAV under the known environment map, namely the decision intention.
Each UAV makes decisions again based on acquiring the decision-making intentions of other members to
achieve cooperative decision-making. Two cooperative decision-making schemes, centralized and distributed,
are proposed for swarms with different scales. The simulation results show that the proposed algorithm can
effectively search the irregular task area with unknown threat, and the coverage is much higher than that of the
individual decision method without cooperative decision.

Keywords: intention interaction; UAV swarm; cooperative search; model predictive control; rolling ho-
rizon optimization decision
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捆绑火箭气动载荷分布不确定性分析

董欣心, 刘莉∗, 葛佳昊, 王志
(北京理工大学 宇航学院, 北京 100081)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对带捆绑火箭气动载荷分布受飞行状态及本身外形参数变化影响存在波

动的现象,提出了依据多项式混沌理论对捆绑火箭气动载荷分布特征进行全局灵敏度分析及

不确定性量化的方法,并以两助推构型火箭为例对所提方法进行验证。 首先,提出了捆绑火箭

气动载荷分布不确定性分析的方法,并给出仿真分析流程。 其次,以两助推构型火箭为例对所

提方法进行验证,建立火箭气动外形参数化模型,验证气动特性分析结果。 最后,对该模型开

展影响因素灵敏度分析及载荷分布不确定性分析,得到了不同因素的影响程度,以及气动轴力

和法向力的不确定性分布形式,分析了流场流动情况及气动载荷波动的主要原因。 分析结果

为捆绑火箭气动载荷波动控制提供了一定参考,通过定量描述气动载荷分布不确定性,可以有

效降低安全系数冗余,为开展精确结构设计提供依据。
关 　 键 　 词: 捆绑火箭; 气动载荷; 多项式混沌; 不确定性分析; 灵敏度分析

中图分类号: V421. 1
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0464-09

　 　 火箭飞行过程中承受静态作用力和动态作用

力,前者产生静载荷,后者产生动载荷。 静载荷主

要包括气动载荷、发动机产生的控制力、液体推进

剂产生的晃动力等;动载荷主要包括阵风载荷、抖
振载荷等 [1] 。 火箭气动学科是总体设计的重要

专业之一,气动特性分析得到的各项气动系数是

载荷、姿态控制、结构设计等学科的先决条件,在
火箭小回路设计中起到重要作用。 然而在火箭

飞行过程中包含许多不确定性因素,这种不确

定性因素既有来自模型本身的不确定性,如在

生产前无法完全准确获知结构尺寸及机械强

度 [2] ,也有由于对载荷条件知识缺乏造成的来

自自然界的不确定性,如外界风场对于载荷的

影响。 准确的载荷分析是火箭结构设计的先决

条件,优良的设计应能保证在任何外载荷的激

励下都能可靠完成任务,因此,需对载荷的不确

定性展开分析。

传统的火箭设计过程中,对于不确定性因素

常采用计入安全系数的方式进行考虑,这种方式

的问题在于安全系数的选取对于设计人员经验的

依赖性较强,由于缺乏对不确定性的量化,安全系

数过小无法保证安全,而过保守主义又会提升零

件生产的经济成本,并且会带来不必要的质量

增加。
近年来,不确定性优化设计 [3-4] 的概念逐渐

在设计领域受到重视,其前提是不确定性量化

(uncertainty quantification),主要思想是在设计过

程中通过对模型输出响应的不确定性定量描述提

升模型的可信度。 不确定性分析可以帮助设计人

员更好地量化模型响应的不确定性,获知模型置

信度。 对于气动载荷的不确定性分析主要集中在

对气动力系数的分析,包括升力系数、阻力系数及

俯仰力矩系数,可以据此计算机体或箭体所受的

气动合力,为姿态控制专业提供上游数据。 宋鑫
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等 [5] 对对称翼型开展了不确定性分析,得到了翼

型气动性能定量变化区间,并以阻力系数最小为

目标对其开展鲁棒性优化设计。 针对由马赫数及

迎角不确定性导致的气动性能波动问题,邬晓敬

等 [6] 以 NACA0012 翼型为例,分析了跨声速阶段

该现象产生的机理。
然而,仅关注气动力系数难以为火箭结构设

计提供有效的指导,在结构设计过程中,需给出箭

体分站上每一截面的内力,以便对火箭各部段分

别进行设计。 尤其是对于捆绑火箭,芯级与助推

器捆绑处存在复杂的气动干扰问题。 国内外学者

对此类干扰问题开展了相关研究。 Uematsu 等 [7]

开展了高超声速流动条件下助推器与芯级分离的

风洞试验,分别分析了不同攻角下不同截面形状

的助推器在分离过程中对芯级的干扰冲击波形

式。 沈丹等 [8] 采用数值仿真模拟了高超声速条

件下助推器头部对芯级的激波干扰,并对比了直

头助推与斜头助推的干扰特性。 由于捆绑火箭气

动特性存在的复杂性及不确定性,了解火箭自身

参数及大气条件等因素对气动载荷分布不确定性

的影响是十分必要的。
不确定性分析方法主 要 可 以 分 为 概 率 方

法 [9-11] (probabilistic methods) 和可能性方法 [12-13]

(possibilistic methods)。 传统的概率方法多采用

统计方法,如蒙特卡罗方法,其问题是所需样本

数量较大、计算量较大及计算效率低,尤其是对

于气动分析问题,单次计算花费时间较长,计算

成本难以接受。 广义多项式混沌方法 ( general
polynomial chaos, gPC)作为一种非统计的概率

方法,具有所需样本点数目少和计算精度高的

优点,在 气 动 分 析 领 域 得 到 广 泛 应 用。 Bettis
等 [14] 依据配点非侵入式多项式混沌方法获取随

机响应面,对运载火箭多学科分析获得的输出

参数混合不确定性进行分析。 Hosder 等 [15] 采用

稀疏的非侵入式多项式混沌方法及全局非线性

灵敏度分析方法,对返回舱后体再入过程的辐

射加热现象进行分析。 宋赋强等 [16] 采用稀疏的

非侵入式多项式混沌方法量化了乘波体的气动

特性不确定性。
如果能够获知各项因素对响应不确定性的贡

献程度,分析不确定性的主要来源,就能通过控制

这些因素提升模型的置信度,此时需要引入灵敏

度分析 [17] 。 同时,由于不确定性分析方法的计算

量会随输入参数的增加而大幅提升,合理选定输

入参数非常重要,而灵敏度分析也为不确定分析

中参数的选取提供依据。

首先,提出了依据多项式混沌理论,对捆绑火

箭气动载荷分布开展全局灵敏度分析及不确定性

分析的方法。 然后,采用文献中给出气动特性实

验数据的两捆绑火箭模型进行 CFD 分析,验证流

场求解结果,并以此模型为基础建立外形参数化

模型,对提出的方法进行验证。 在来流参数及外

形参数存在扰动的情况下,采用拉丁超立方采样

获取样本点,通过 CFD 仿真分析获取样本点压力

系数及黏性应力系数,分段积分得到气动力系数

沿箭体分布,并由此计算气动载荷分布。 最后,依
据计算结果分析了流场的流动情况及气动载荷波

动的产生原因。

1　 气动载荷分布不确定性分析方法

1. 1　 灵敏度分析方法

常用的全局灵敏度分 析 方 法 有 基 本 效 应

法 [18] 、基于导数的灵敏度分析法 [19] 、基于方差的

灵敏度分析法 [20-21] 、矩独立灵敏度分析法 [22] 等,
其中方差灵敏度分析法又称为 Sobol 方法,通过

输入变量的方差在系统响应方差中的贡献度来衡

量该变量的重要程度,能充分表征变量对响应的

影响程度,因此,本文采用 Sobol 方法分析各因素

对气动载荷的灵敏度。
将模型的不确定性输入定义为 X,不确定性

响应定义为 Y,则该不确定模型函数可表示为Y =
f(X),其中 X = (X1,X2,…,X n ),为不失一般性,
对各不确定性输入进行归一化处理,使 n 维输入

变量在 0,1[ ]内服从均匀分布,变量间相互独立,
通过高维模型展开可以得到

Y = f(X) = f0 + ∑
n

i = 1
f i(X i) +

　 　 ∑
1≤ i≤ j≤n

f ij(X i,X j) + … + f12…n(X1,X2,…,X n)

(1)
可以进行展开的条件为

∫1

0
f i1,i2,…,i s

(X i1
,X i2

,…,X i s
)dX ik

= 0　 　 1 ≤ k ≤ s

(2)
说明展开式中的所有项均两两正交,其表示为

∫[ f i1,i2,…,i s
(X i1

,X i2
,…,X i s

)·

　 　 f j1,j2,…,j t
(X j1

,X j2
,…,X j t

)]dX

　 　
= 0　 　 { i1,i2,…,i s} ≠ { j1,j2,…,j t}

≠ 0　 　 { i1,i2,…,i s} = { j1,j2,…,j t}
{ (3)

式中:f0 = E( Y)为响应 Y 的期望; f i (X i) = E(Y
X i) - f0 为输入 X i 对于响应 Y 的影响;f ij(X i,X j) =

564
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E(Y X i,X j) - f0 - f i - f j 为二阶相互作用,表示输

入 Xi、X j 共同作用下对响应 Y 的影响。
对式(1)两侧同时取方差,得到

Var(Y) = ∑
n

i = 1
V i + ∑

1≤ i < j≤n
V ij + … + V12…n (4)

式中: Vi =Var(f i) =Var(E(Y X i));Vij = Var(f ij) =

Var(E(Y X i,X j)) - V i - V j, 以此类推。

Sobol 指数为 [21]

S ij…m =
V ij…m

Var(Y) (5)

Sobol 指数的取值在[0,1]之间,且取值越大

说明该输入变量对响应的影响越大。
1. 2　 不确定性量化方法

采用多项式混沌展开方法对系统进行不确定

性分析,其思想在于将一个随机过程利用属于某

特定分布类型的正交多项式混沌之和替代。 假设

有随机过程如下:
Y = f(ξ) (6)
式中:ξ = [ ξ1,ξ2,…,ξn ]为服从一定分布的随机

变量,并且相互独立。
则可将式(6)展开,并在有限阶截断得到

Y = ∑
∞

i = 0
ŷ iΦ i(ξ) ≈ ∑

m

i = 0
ŷ iΦ i(ξ) (7)

式中:ŷ i 为第 i 阶展开系数;Φ i 为第 i 阶展开式的

项;m 为截断阶数,有

m = (n + s)!
n!s! - 1 (8)

其中:n 为随机变量数量;s 为混沌多项式阶数。
依据 Askey 准则,正交多项式基底的选择取

决于标准随机变量 ξ 的分布,自然界中大部分随

机现象可以用高斯分布来描述,本文问题中讨论的

不确定性变量也服从高斯分布,其对应的多项式为

Hermite 多项式。 n 维 Hermite 多项式表达式为

H(ξ1,ξ2,…,ξn) = e
1
2 ξTξ( - 1) n ∂n

∂ξ1∂ξ2…∂ξn
e - 1

2 ξTξ

(9)
展开系数 ŷ = [ ŷ0,ŷ1,…,ŷm]的求解方法分为

侵入式和非侵入式。 非侵入式方法无需对原模型

进行操作,应用较为广泛,采用最小二乘法求解待

定系数:

ŷ = arg min[∑
m

i = 0
ŷ iΦ i(ξ) - f(ξ)] (10)

根据多项式混沌理论,得到原不确定性系统

的前二阶统计矩为

E(Y) = ŷ0

Var(Y) = ∑
m

i = 1
ŷ i∫H i(ξ)H i(ξ)e

- 1
2 ξTξdξ{ (11)

1. 3　 载荷计算方法及仿真流程

火箭箭体沿轴向分布气动载荷可分为横侧

向载荷和轴向载荷,二者分别由轴向气动力系

数 C x、法向气动力系数 C n 及箭体质量特性、特
征面积 S 和飞行动压 q 决定。 通过 CFD 仿真分

析可以得到火箭芯级表面所受压力系数 C p =
(C p x

,C p y
,C p z

) 及黏性应力系数 C v = (C vx
,C vy

,
C v z

) , 则气动力系数沿箭体 x 轴分布可以由压力

系数和黏性应力系数之和在箭体表面沿周向积

分获得

C x( x) = ∫2π

0
C p x

( x) + C vx
( x)dθ

C n y
( x) = ∫2π

0
C p y

( x) + C vy
( x)dθ

C n z
( x) = ∫2π

0
C p z

( x) + C v z
( x)dθ

ì

î

í

ï
ï
ïï

ï
ï
ï

(12)

式中:C n y
、C n z

分别为轴向气动力系数 C n 在 y 轴、z
轴上的分量。

在实际计算过程中,对式(12)沿轴向按气动

分站进行分段积分,得到每一站点的气动力系数,
近似代替该段的气动力系数。 由此结果可进一步

计算得到沿箭体 x 轴分布的轴力及法向力为

F x( x) = qSC x( x)

F n( x) = qSC n( x)
{ (13)

仿真计算流程如图 1 所示,主要步骤如下:

图 1　 仿真分析流程

Fig. 1　 Flowchart of simulation and analysis

步骤 1　 依据多项式混沌展开阶数确定采样

数量 N,依据变量分布,采用拉丁超立方采样获得

自变量 X 的 N 组样本点。
步骤 2　 基于 VBA 语言对 SolidWorks 二次开

发,实现参数化模型自动更新,完成对结构外形参

数的更新,导出 STEP 格式文件。
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步骤 3　 采用 CFD 前处理软件 Gambit 对模

型进行气动网格划分及边界条件设置,依据预先

录制的 Journal 文件读取步骤 2 生成的 STEP 格式

模型文件,进行自动化网格划分,并生成网格

Mesh 文件。
步骤 4 　 依据预先录制的 Journal 文件实现

CFD 仿真条件设置,读取步骤 3 生成的 Mesh 文

件,采用 MATLAB 脚本更改 Journal 文件,实现来

流参数的自动更新。
步骤 5　 由更新后的 Journal 文件驱动求解器

进行 CFD 求解,批量计算得到所有样本对应的气

动特性数据。
步骤 6　 对求得的气动特性数据开展 Sobol

灵敏度分析及不确定性分析。

2　 模型建立及流场求解

2. 1　 捆绑火箭模型参数化

为验证仿真分析结果的可靠性,以文献[23]
中提出的两捆绑构型火箭模型为对象开展气动载

荷不确定性分析,其外形如图 2 所示,具体参数数

值在表 1 中给出。 该模型平均了现有主要带捆绑

运载火箭的外形尺寸参数,且文献中给出了该模

型芯级表面压力系数分布的风洞试验数据。 采用

SolidWorks 建模,并通过 Excel 中的 VBA 程序进

行二次开发,可以实现外形自动化更新。

图 2　 捆绑火箭参数化模型

Fig. 2　 Strap-on launch vehicle parametric model

表 1　 外形参数数值

Table 1　 Values of shape parameters

参数 数值 参数 数值

θ1 / ( °) 17 d / m 1

θ2 / ( °) 14 L1 / m 17. 65

ϕ1 / m 3. 7 L2 / m 21

ϕ2 / m 2 L3 / m 45. 5

R1 / m 0. 66 L4 / m 50

R2 / m 0. 22

2. 2　 网格划分及流场条件设置

由于捆绑式运载火箭的外形较复杂,芯级和

助推器之间存在小的间隙,难以采用结构网格来

生成计算域的网格,模型气动网格生成采用非结

构网格、圆柱形的计算域。 首先,生成火箭壁面和

圆柱面边界上的网格点,连接生成三角形网格。
然后,采用阵面推进法生成四面体非结构网格。

为了获取更准确的计算结果,在火箭头部整

流罩处和芯级与助推器间易产生气流干扰处进行

局部气动网格加密。 计算域的选择应保证流动能

够充分发展,计算域选定为抛物面围成区域,长为

90 m,底面半径为 25 m,箭体头部距抛物面头部

10 m。 为降低计算量,用对称面将模型分为 2 部

分,仅对半模型进行分析计算。 最终生成四面体

网格数量为 793 678,箭体、计算域表面网格及边

界条件设置如图 3 所示。
模型验证工况及分析工况的流动条件均为高

度可压缩流动,对于此类三维定常可压缩流动问

题,选用密度基求解器能够获得更好的求解效果。
采用基于节点的 Green-Gauss 函数求梯度,该方法

精度较高,适用于非结构化网格。 假设空气为理

想气体,服从理想气体状态方程。 湍流模型采用

Spalart-Allmaras 模型,适用于具有壁面限制的流

动问题,对有逆压梯度的边界层问题能够求得较

好的结果。

图 3　 网格划分示意图

Fig. 3　 Schematic diagram of grid generation

2. 3　 气动特性模型验证

为验证网格划分合理性与计算模型准确性,
将仿真计算结果与文献[23]中提供的风洞试验

数据进行对比。 选用 2 种工况对计算结果进行准

确性验证。 其中,工况 1 为 Ma = 0 . 6、α = 0°,工况

2 为 Ma = 2 . 0、α = 0°。 两助推中心轴线位于 XOY
平面内,假设迎角仅位于 XOZ 平面内(见图 4),
则法向力沿 z 轴方向分布。

就火箭芯级靠近助推器一侧,即图 4 中红色

虚线所示位置的表面压力系数 C p 沿箭体轴向分

布。 图 5 给出了本文及文献[23]的 CFD 仿真结

果与风洞试验结果对比。 从图 5 可以看出,本文
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图 4　 迎角方向及表面压力系数提取位置

Fig. 4　 Attack angle direction and surface pressure
coefficient extraction location

图 5　 表面压力系数分布对比

Fig. 5　 Comparison of surface pressure coefficient distribution

的仿真结果与风洞试验数据吻合较好,略优于文

献[23]的仿真结果,可以满足后续分析对模型精

度的需求。

3　 仿真验证及结果分析

3. 1　 仿真参数设置

分析计算发现,气动载荷变化较为剧烈的主

要为火箭头部整流罩处及捆绑与芯级发生气流干

扰处,故将不确定性输入选为 X = [ θ1,d,Ma,α],
包括 2 个几何外形尺寸参数,分别为整流罩头锥

半顶角 θ1 和芯级助推间距 d,以及 2 个气动参数,
分别为飞行马赫数 Ma 和迎角 α。 分析上述参数

在小范围内扰动对捆绑火箭气动载荷的影响

情况。
自然界中的变量广泛服从正态分布,依据中

心极限定理,误差可以看作是许多量的叠加,理应

服从正态分布,因此,认为选取的变量均服从正态

分布。 选取火箭气动载荷分析过程中较为关注的

最大动压状态进行分析,通过查阅相关型号弹道

数据确定该工况对应的飞行状态。 假设 Ma 均值

为 1. 3,95%概率位于[1. 2,1. 4],即 Ma ~ N(1. 3,
0 . 052);α 均值为 5°,95% 概率位于 [4°,6°],即
α ~ N(5,0. 52);θ1 均值为 17°,d 均值为 1 000 mm,
均取变异系数 cv 为 0. 06,即 θ1 ~ N(17,1 . 022 ),
d ~ N(1 000,602 )。 计算采用三阶多项式混沌方

法,依据式(8)可得三阶四维问题的展开式项数

为 34,采样点数通常取项数的 1. 5 ~ 3 倍 [6] ,选取

采样点为 60。 依据变量分布,采用拉丁超立方采

样获得 Ma、α、θ1、d 的 60 组样本点。
3. 2　 灵敏度及不确定性结果分析

在结构设计过程中,通常采用分段设计方法,
选取各部段载荷最大的截面,将最大载荷作为该

部段的设计载荷,因此重点关注载荷峰值。 气动

载荷按沿箭体 x 轴方向及垂直于箭体 x 轴方向可

以分为轴向力和法向力,依据式(13)计算得到各

组样本对应轴向力及法向力分布。
依据载荷分布结果,分别选定轴向力分布在

头锥处的峰值(峰值 1)、法向力在头锥处的峰值

(峰值 2) 及芯级和助推发生气流干扰处的峰值

(峰值 3 ) 大 小 作 为 响 应 值, 峰 值 所 在 位 置 如

图 6(a)、图 6( b)中所示,分析头锥半顶角、芯级

助推间距、迎角及马赫数对响应的灵敏度。 分析

得到 Sobol 指数如图 7 所示。
从灵敏度分析结果可以看出,飞行马赫数对

轴向力峰值的影响较大,而飞行迎角对法向力峰

值有明显影响,对轴向力峰值影响很小。 头锥半

顶角对头锥处轴向力影响较大,而对法向力影响

偏小;芯级助推间距对二者发生气动干扰处的法

向力有一定影响,但其影响小于迎角及马赫数。
马赫数对轴向力及法向力的作用包括力系数和动

压 2 个部分,因此,对各响应值均有较大影响。
依据多项式混沌展开方法对轴向力和法向力

分布的期望和方差进行分析,得到其不确定性分布

如图 7 所示。 图中:实线表示轴向力和法向力分布
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图 6　 轴向 x 及法向力不确定性分布

Fig. 6　 Uncertainty distribution of axial force and normal force

图 7　 不确定性因素 Sobol 灵敏度指数

Fig. 7　 Sobol sensitivity indices of uncertainty factors

的期望值 μ,即平均水平;虚线表示偏离均值一倍

标准差位置 μ + σ,即对应发生概率为 65. 26% ;蓝
色边界表示偏离均值二倍标准差位置 μ + 2σ,即对

应发生概率为 95. 44% ,颜色越浅表示载荷到达该

值的概率越低。 所关注载荷峰值出现位置、对应的

均值、标准差和不确定度结果如表 2 所示。
从不确定性分析结果可以看出,轴向力的不

确定性主要出现在头锥处,峰值 1 处不确定度为

10. 90% ,其后在火箭芯级截面无变化处几乎为

零,变化十分平缓,仅在出现助推器位置有微弱波

表 2　 不确定性分析结果

Table 2　 Uncertainty analysis results

参数 　 　 峰值 1 峰值 2 峰值 3

位置 / m 3. 862 3. 862 33. 83

均值 / μ 51. 02 362. 1 391. 5

标准差 Δ / kN 5. 560 22. 91 42. 23

不确定度 / % 10. 90 6. 327 10. 79

动;相比之下法向力的不确定性较为显著,在头锥

处、助推干扰处及尾段均有明显波动,峰值 2 处不

确定度为 6. 327% ,峰值 3 处不确定度为 10. 79% ,
在芯级截面不变且未与助推器产生气流干扰处同

样存在一定的不确定性,主要是由于来流参数波

动产生的。
3. 3　 流场结果分析

为了更直观地分析火箭几何外形对气动特性

产生影响的原因,将迎角及马赫数固定为 Ma =
1 . 3,α = 5°,分别分析 d = 1 000 mm 时 θ1 = 16°、
θ1 = 17°、 θ1 = 18° 三 种 工 况 及 θ1 = 17° 时 d =
800 mm、d = 1 000 mm、d = 1 200 mm 三种工况下

的流动情况。 选取受工况改变影响较为显著的火

箭芯级靠近助推器一侧的表面压力系数分布情况

进行对比,结果如图 8 所示。

图 8　 不同工况下表面压力系数分布情况对比

Fig. 8　 Comparison of pressure coefficient distribution
at different conditions
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从图 8(a)中可以看出,随着头锥半顶角增大,
来流受到的压缩程度变大,头锥处表面压力系数峰

值出现位置逐渐提前,且峰值逐渐增大;从图 8(b)
中明显可以看到,激波与膨胀波来回反射压缩引

起的压力系数震荡,随着芯级助推间距增大,干扰

处表面压力系数峰值出现位置略微后移,对应的

波动峰值也逐渐减小。 图 9 给出标称工况下的马

赫数云图及不同工况下的表面压力系数云图。

图 9　 马赫数及表面压力系数云图

Fig. 9　 Contour of Mach number and surface pressure coefficient

　 　 从马赫数及表面压力系数云图中可以看出,
头锥处激波和膨胀波的干扰会导致冲击波后部产

生倾斜的高流速区域,即低压区。 而随着头锥半

顶角增大,物面前端内折角度及后部外折角度均

增大,导致激波波面倾角增大,头锥表面气流速度

降低更快,气压波动幅度较大。 芯级和助推间存

在膨胀波(由于压缩来回反射的现象),当间距增

大时,反射次数减少,表面压力系数及载荷变化都

更加平衡,能量的损失也更小。 单独从气动设计

角度来讲,适当减小头锥半顶角、增大芯级助推间

距更有利于载荷平衡变化,为结构设计降低不确

定性。

4　 结　 论

1) 针对带捆绑火箭气动载荷分布不确定的

问题,提出了基于多项式混沌理论的捆绑火箭气

动载荷灵敏度分析及不确定性量化方法,为结构

设计提供更准确的需用载荷。
2) 通过算例分析了来流马赫数、迎角及 2 个

外形参数对气动轴向力和法向力峰值的灵敏度。
结果表明,来流速度是影响轴向力的主要因素,而
迎角是影响法向力的主要因素。 头锥半顶角对头
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锥处的轴向力影响较大,芯级助推间距对二者产

生气流干扰处的法向力有一定影响,但相对于马

赫数和迎角影响不大。
3) 通过非侵入式多项式混沌方法得到轴向

力及法向力不确定性分布情况。 结果表明,轴向

力不确定性主要出现在头锥处,法向力不确定性

主要出现在头锥及与助推器产生干扰处。 头锥处

的载荷不确定性主要原因是来流速度变化和头锥

截面变化导致激波与膨胀波波角及强度不确定;
助推干扰处的法向力不确定性主要由于来流条件

及间距变化加剧了膨胀波反射波动。
4) 头锥半顶角增大、芯级助推间距减小均会

加剧芯级表面压力系数波动,增大气动载荷变化

幅度。 因此,为降低结构设计过程的载荷不确定

性,可对气动外形参数设计提出一定建议,如适当

减小头锥半顶角和增大芯级助推间距。
本文采用火箭半模型进行仿真计算,仅考虑

了横向气动载荷影响,采用全模型可以综合分析

横侧向气动载荷不确定性及来流方向与助推所在

平面夹角变化对气动载荷的影响,后续将在本文

基础上对此问题进行进一步研究。
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Uncertainty analysis of aerodynamic load distribution on
strap-on launch vehicle

DONG Xinxin, LIU Li∗ , GE Jiahao, WANG Zhi

( School of Aerospace Engineering, Beijing Institute of Technology, Beijing 100081, China)

Abstract: Aimed at the uncertainty of the aerodynamic load distribution of strap-on launch vehicles due
to the uncertainty of flight status and shape parameters, a method based on the polynomial chaos theory to ana-
lyze the aerodynamic load distribution characteristics and quantify the uncertainty of the strap-on launch vehi-
cle is proposed. A two-strap-on configuration was used as an example to verify the method. First, a method for
uncertainty analysis of aerodynamic loads of the strap-on launch vehicles was proposed, and the simulation
analysis process was given. Second, the method was verified by a two-strap-on configuration, the aerodynamic
shape parametric model was established, and the aerodynamic characteristic analysis result was verified. Fi-
nally, the sensitivity analysis of influencing factors and the uncertainty analysis of load distribution were car-
ried out, the influencing degree of different factors and the uncertainty distribution form of aerodynamic axial
force and normal force were obtained according to the proposed method, and the flow mechanism was ana-
lyzed. The analysis results provide reference for the aerodynamic load control of strap-on launch vehicle. By
describing the aerodynamic load uncertainty quantitatively, the safety factor redundancy can be reduced effec-
tively and the basis of accurate structural design can be provided.

Keywords: strap-on launch vehicle; aerodynamic loads; polynomial chaos; uncertainty analysis; sensi-
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基于释热率分析的钝体贫油熄火过程分析

邢竞文1, 金捷1,2,3, 王方1,2,3,∗

(1. 北京航空航天大学 能源与动力工程学院, 北京 100083;　 2. 北京航空航天大学江西研究院, 南昌 330096;

3. 北京航空航天大学成都航空动力创新研究院, 成都 611930)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对锥形钝体稳定的甲烷-空气预混湍流火焰复杂的熄火过程,采用大涡模

拟(LES)与输运方程概率密度函数(TPDF)湍流燃烧模型相结合的模拟方法,研究远离熄火、
近熄火及熄火点的火焰和释热率(HRR)数值变化情况,定量分析熄火判据。 结果表明:冷态

速度模拟结果和实验的相对均方根误差在 10% 以内,热态误差在 20% 以内;释热率是否出现

在 OH 和 CH2O 重叠的区域,是判断熄火的一个重要参数;远离熄火时,释热率高的区域主要

沿内侧剪切层出现;近熄火工况下,释热率在流向轴上闭合,回流区下游也出现较大的释热率;
熄火点工况下,较大释热率的区域在回流区下游和上游均有出现;模拟预测的熄火情况和实验

PLIF 结果一致;平均释热率可作为判断熄火的定量依据,即当钝体后方 0. 2d 处内侧剪切层平

均释热率与回流区平均释热率的比值小于 4 时,发生熄火。
关 　 键 　 词: 释热率(HRR); 贫油熄火边界预测; 大涡模拟(LES); 输运方程概率密度

函数(TPDF); 湍流燃烧

中图分类号: V231. 2
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0473-12

　 　 贫油熄火边界是决定燃烧室稳定工作范围的

关键参数,是发动机的最小稳定工作状态 [1] 。 可

通过实验、半经验、数值仿真与半经验结合及数值

仿真 4 种方法来实现贫油熄火边界的预测。 Daw-
son 等 [2] 以实验的方法对锥形钝体稳定器的甲烷-
空气湍流预混火焰进行了贫油熄火边界的测量,
分析了火焰形态变化,得到了该实验条件下的贫

油熄火边界曲线。 陶焰明等 [3] 使用半经验 与

CFD 相结合的方法预测了单头部燃烧室的贫油

熄火边界,预测精度在 ± 20% 以内。 随着计算机

及流体力学等学科的发展,数值仿真逐渐成为研

究贫油熄火边界的重要手段。 由于数值仿真方法

可以得到熄火过程中的诸多细节,促进了学者们

对熄火过程的研究。
基于数值仿真方法的熄火研究有很多,但使

用的湍流燃烧模型及研究的侧重方向不尽相同。
Hodize 等 [4] 使用大涡模拟( large eddy simulation,
LES)结合有限化学速率的湍流燃烧模型,对稳定

和接近吹熄条件下的火焰动力学进行了分析,认
为熄火是由一些大尺度的拟序结构导致的,其主

要侧重于研究熄火原因。 Lee 等 [5] 利用 LES-EDC
(eddy dissipation concept) 湍流燃烧模型研究了

Volvo 钝体稳定的预混湍流火焰在贫油熄火时的

火焰动力学特性,分析了贫油稳定极限下不同展

向大小时涡量、速度、温度及湍流度,得到了熄火

过程中火焰及流场的变化。 Foale 等 [6] 使用煤油

旋流燃烧 器 模 型 验 证 了 LES-CMC ( conditional
moment closure)湍流燃烧模型方法捕捉湍流喷射

火焰局部熄火的有效性,表明了 LES-CMC 能够捕

获 Dagaut 火焰中的局部熄灭和火焰脱离,分析了
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不同燃料及化学反应机理下的组分及温度分布。
Paul 和 Najm [7] 以实验的方法证明,依次获得的

OH 和 CH2O 的 PLIF 图像逐像素乘积的分布与层

流预混火焰中的释热率有很好的相关性。 Kariuki
等 [8] 以实验的方法研究了近熄火工况下轴对称

钝体 上 湍 流 预 混 甲 烷-空 气 火 焰 的 释 热 率。
Hodize等 [9] 证明了 LES-TPDF ( transport equation
probability density function,输运方程概率密度函

数)方法可以很好地分辨和捕捉不同工况下的燃

烧变化,使用甲烷-空气 DRM19(19 组分 84 步)反
应机理初步研究了单一进口速度下、不同当量比

时的速度、组分、温度及释热率的变化。
对于熄火过程的研究大多是基于速度、组分

及温度等变量来进行,基于释热率的研究需要进

一步发展。 释热率是非稳定反应流研究中最引人

注意的实验观察之一 [7] 。 实验中直接测量释热

率作为流场变量是很困难的,许多实验研究都依

赖于从被认为是相关的间接测量中推断出释热

率。 而数值模拟可以得到释热率的分布,可以更

详细地得到贫油熄火过程中释热率的变化规律。
释热率可表征燃烧反应,是熄火研究中的关键因

素之一,对熄火过程中的释热率进行分析有助于

进一步掌握熄火规律和探索准确的湍流燃烧模

型。 文献[9]中仅对一种进口速度下熄火过程的

释热率进行了初步研究,数据不足。 本文对多种

进口速度下熄火过程的释热率进行了详细的分

析,并得到了以释热率为依据的熄火判据。
在诸多湍流燃烧模型中, LES 能够捕捉湍流

的大尺度运动,TPDF 能够较好地处理湍流和化

学反应之间的关系,二者结合使用可以得到湍流

燃烧过程中较高精度的模拟结果。 该观点也在参

考文献[9]中被证实。 使用基于 LES-TPDF 方法

的 AECSC 程序,选用甲烷 15 步 19 组分机理。 首

先,分别对一个冷态工况和一个热态工况进行模

拟,对比结果与实验数据,进行准确性验证。 然

后,对 3 种来流速度下远离熄火、近熄火及熄火工

况进行了数值模拟,分析了组分与释热率的关系

和熄火过程中释热率的变化。 在本文条件下,得
到了一种以释热率作为熄火判据的贫油熄火边界

预测方法,为后续数值仿真方法预测贫油熄火边

界的研究奠定了基础。

1　 数值仿真程序与模型法

1. 1　 AECSC 程序及 LES-TPDF 模型

AECSC 是基于 LES-TPDF 方法的三维亚声速

湍流燃烧数值模拟程序,取得了很多可靠的成

果[10-12] 。 目前由笔者课题组使用并发展了气相和

两相版本。 AECSC 程序简介详见文献[13]。 本文

模拟使用分块结构化网格并行求解,LES 使用动态

Smagorinsky-Lilly 亚网格模型,燃烧模型使用 PDF
输运模型,在小尺度混合上采用 IEM 模型,其中

PDF 输运方程采用随机场解法。 采用基于 SIMPLE
的预测-校正步方法进行压速耦合求解。 为保证

LES 求解精度,空间离散大都采用二阶中心差分,
时间离散大部分采用 Crack-Nicholson 格式,随机场

的维纳项采用 Euler-Maruyama 显式格式离散。
使用 LES 方法对 Navier-Stokes 方程进行滤

波,大于网格尺度的涡直接求解,小于网格尺度的

涡具有各向同性,使用亚网格模型进行模化,因
此,LES 方法可以很好地模拟复杂的湍流流动。
TPDF 模型可以耦合详细化学机理,并且在化学

反应机理方面可以精确求解且不需要模化 [14] 。
LES 与 TPDF 两者结合可以很好地模拟湍流-化学

相互作用的复杂燃烧流动问题,已有大量学者对

其详细数学公式及推导进行了研究,详细内容参

见文献[15-18]。
1. 2　 几何模型

本文选择的实验模型为 Dawson 等 [2] 在 2011
年对锥形钝体短火焰进行熄火研究时的模型。 原

始实验装置由 Balachandran 等 [19] 发展制造,针对

该实验装置已有大量学者对其进行了实验研究,
数据丰富,结果可靠。 实验中不但有稳定火焰与

接近熄火时火焰的连续拍摄图像,而且有贫油熄

火边界的数据点,适合与 LES-TPDF 模拟得到的

结果做定性或定量对比。 图 1 为实验装置示意

图 [2,20] 。 将半顶角为 45°的锥形钝体固定在一个细

杆上,安装在进气道内,进气道的出口轮廓为刀口

状,钝体直径 d = 25 mm,进气道直径 D = 35 mm,细
杆直径为 6. 35 mm,进气道壁厚为 1. 8 mm。 常温

常压下,均匀的甲烷-空气预混燃气由进口流入,
点火后预混燃气在钝体后方燃烧。

图 1　 钝体燃烧器示意图 [2,20]

Fig. 1　 Schematic diagram of bluff-body combustor[2,20]
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本次模拟中的流向沿 X 轴方向,计算域是一

个具有矩形截面扩张型的箱体。 燃烧器周围设置

进口速度为 0. 2 m / s 的伴流,用以模拟环境空气

的卷吸。 使用商业软件 ICEM 对实验模型进行建

模和网格划分,网格为结构化网格。 文献 [9]中

使用冷态算例不同流向位置的平均速度和脉动速

度进行网格敏感性研究和验证,测试使用的 3 种

网格分别为 56 万、150 万和 325 万,结果表明,3 种

网格预测的平均轴向速度分布和均方根速度分布

均与实验结果吻合较好,其中 150 万和 325 万网

格预测结构相近,偶尔在某一位置处,325 万网格

得到的结果与实验结更为接近一些。 为了能在节

约计算量的同时得到较为准确的结果,本文使用

的总网格数为 160 万。 计算域及网格划分示意图

如图 2 所示,图 3 为图 2 中白色框内钝体附近局

部网格放大细节图及垂直于流向平面网格图。

图 2　 计算域整体示意图 [9] 及网格划分示意图

Fig. 2　 Schematic diagram of overall calculation

domain[9] and grid division

图 3　 局部网格细节

Fig. 3　 Local grid details

1. 3　 边界条件

计算所用的化学反应机理均为基于 GRI3. 0
详细 CH4 机理简化得来的 15 步 19 组分机理 [21] 。
各算例编号及部分边界条件设定如表 1 所示。 其

中,冷态和热态验证算例分别用 A1 和 A2 表示,
远离熄火的工况使用 F1、F2、F3 表示,当量比 φ
高于熄火工况 2. 5% (近熄火工况)使用 C1、C2、
C3 表示,熄火工况使用 B1、B2、B3 表示,φ 低于

熄火工况 3. 3% 使用 L1、L2、L3 表示。 冷态和热

态验证算例基于文献[20],由远离熄火到熄火的

热态算例基于文献[2]。 本次计算进口平均速度

范围在 19 ~ 44 m / s 之间,基于管道进口水力直径

的 Re 在 3. 4 × 104 ~ 8. 0 × 104 之间。 得到贫油熄

火工况及其附近工况的方法为:在远离熄火工况

F1、F2 和 F3 的基础上,保持其他条件不变,逐渐

降低 φ。 其他边界条件设定如表 2 所示。
表 1　 算例编号及边界条件

Table 1　 Number of cases and conditions of boundary

算例工况
算例

编号

进口平均速度 /
(m·s - 1 )

当量比

φ

冷态验证算例 A1 10. 94 0　
热态验证算例 A2 10. 94 0. 64
远离熄火工况 F1 19. 00 0. 80
φ 高于熄火工况 B1 2. 5% C1 19. 00 0. 615

实验熄火工况 B1 19. 00 0. 60
φ 低于熄火工况 B1 3. 3% L1 19. 00 0. 58
远离熄火工况 F2 27. 50 0. 80
φ 高于熄火工况 B2 2. 5% C2 27. 50 0. 645
实验熄火工况 B2 27. 50 0. 629

φ 低于熄火工况 B2 3. 3% L2 27. 50 0. 608
远离熄火工况 F3 44. 10 0. 80
φ 高于熄火工况 B3 2. 5% C3 44. 10 0. 697
实验熄火工况 B3 44. 10 0. 68
φ 低于熄火工况 B3 3. 3% L3 44. 10 0. 657

表 2　 其他边界条件

Table 2　 Other boundary conditions

边界 边界条件

温度 T = 300 K

入口边界 　 　 　 压力 P = 101 325 Pa

甲烷-空气预混燃气

出口边界 　 　 　 压力出口边界

钝体及其他边界 绝热固壁无滑移边界

2　 结果与讨论

2. 1　 计算验证

将计算结果同实验数据进行对比,可在一定

程度上验证数值模拟方法及化学反应机理的准确

性,为后续熄火研究的结果提供支撑。 图 4 为冷

态验证算例 A1 的平均流向速度与实验测量速度

的对比。 平均流向速度分布已使用燃烧器出口理

论平均速度进行了无量纲化,无量纲化后的速度

用 Umean / U bulk表示,横坐标 r / d 为到燃烧器轴线的

无量纲化径向距离,X / d 为到钝体底面处的无量

纲化轴向距离。 若无特别说明,后续所提及的平

均量均为时间平均量,平均速度均为平均流向速

度,熄火工况均指贫油熄火工况。 图 4 中平均速

度的冷态计算结果与实验数据的相对均方根误差

平均在 10% 以内,数值模拟结果整体上和实验结
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图 4　 不同流向位置处冷态工况平均速度与实验数据对比

Fig. 4　 Comparison of average velocity and experimental data at different flow positions under isothermal condition

果吻合良好。
根据图 4 中不同轴向位置的平均速度分布可

以确定 A1 工况下钝体后方平均流向回流区在 X /
d = 0. 7 ~ 1. 3 之间终止。 在 X / d = 0. 04 处,钝体

正后方速度基本为 0 m / s,为火焰根部提供了良

好的驻定条件,燃烧器出口环形通道处( r / d =
0. 5 ~ 0. 75)速度梯度非常大,大的速度梯度形成

剪切层并快速产生湍流。
图 5 为冷态验证算例 A1 的平均速度云图和

等值线图。 其中,剪切层已在图中标出,黑色实线

表示平均速度为 0 m / s 的位置,其围成的区域为

平均回流区,平均回流区的流向长度在黑色虚线

处结束,长度约为 1. 12d。
热态验证算例 A2 的平均速度分布曲线如

图 6所示。 将计算结果与实验值进行对比后可以

发现,计算结果和实验结果对比基本吻合,相对均

图 5　 冷态工况平均速度云图与等值线图

Fig. 5　 Contours of average velocity under isothermal condition

方根误差平均在 20% 以内。 算例 A2 中,X / d =
0. 04处的平均速度分布特征和算例 A1 极为相

似,钝体后方平均速度也基本接近 0 m / s,环形通

道出口处速度梯度极大,形成剪切层,且该工况下

剪切层的位置也在 r / d = 0. 5 ~ 0. 75 区域内。
热态验证算例 A2 在 X / d = 1. 667 的位置仍处于

平均回流区内。
结合图 7 所示热态验证算例 A2 的平均速度

云图与等值线图可知,算例 A2 下流向平均回流

区在黑色虚线处结束,长度约为 1. 85d。 相比于

冷态验证算例 A1,燃烧对平均速度场的大小和结

构分布特征影响很小,对平均回流区的长度影响

较大,因此,燃烧会使平均回流区的长度增大。
图 8 为实验平均 OH 的 PLIF 与由热态验证

算例 A2 计算得到的平均 OH 云图,将二者进行定

性对比。 图 8 ( b)中,靠近钝体底面的部分区域

中,平均 OH 质量分数含量较实验 PLIF 值略少,
该区域不大,且周围 OH 质量分数含量较多,结合

文献[8]中“火焰越旺盛,火焰内部 OH 越少”的

结论,说明计算所得火焰在该区域较为旺盛,火焰

内部熄火情况没有实验 PLIF 严重。 通过计算可

知,云图左上方 OH 含量低的区域小于实验结果,
进一步表明计算所得火焰状态较实验旺盛,但是

二者整体趋势相差不是很大,可认为定性一致。
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图 6　 不同流向位置处热态工况平均速度与实验数据对比

Fig. 6　 Comparison of average velocity and experimental data at different flow positions under thermal condition

图 7　 热态工况平均速度云图与等值线图

Fig. 7　 Contours of average velocity and isogram under
thermal condition

图 8　 热态工况实验 [8] PLIF 和计算平均 OH 云图

Fig. 8　 Contours of mean OH of experiment PLIF[8] and
mean OH of numerical simulation under thermal condition

2. 2　 释热率与组分

释热率是单位时间、单位体积内释放热量的

度量,湍流燃烧中只有发生燃烧反应的区域才会

产生释热率,因此,释热率可以表征反应速率。

OH 和 CH2O 作为中间体既有生成又有消耗,与释

热率有着千丝万缕的联系。 为解析三者之间的相

互关系,将数值模拟得到的释热率、OH 自由基、
CH2O 和温度分布进行相关性分析。

图 9 为算例 F1 在 X / d = 0. 8 处(数据提取位

置可在燃烧剧烈区域任取) 横跨火焰的平均温

度、释热率、OH 质量分数和 CH2O 质量分数分布,
数据提取位置为图 10 蓝色虚线处。 由于释热率

本身数值很大,在 108 甚至 109 的量级,无法与其

他变量同框,现将其除以 106 J·m - 3·s - 1 进行缩

小和无量纲化,得到图 9 中黑色实线,其对应右侧

纵坐标。
CH2O 的产生在预热区开始,在火焰的中温

区达到峰值,并在高释热率区基本完全消耗。 在

CH2O 开始产生后,OH 开始产生,并在高温火焰

区域达到峰值,此时 CH2O 已经被完全消耗。 与

释热率曲线相比较,OH 和 CH2O 分布的重叠区域

恰好与释热率峰值位置相吻合,得到的规律与文

献[8]一致,进一步验证了本文中湍流燃烧模型

和化学反应机理的可靠性。 该现象的出现表明只

有存在预热区域时才有机会发生剧烈的燃烧反应

并释放热量,且只有预热区域和中间产物 OH 同

时存在时才会发生剧烈的燃烧反应。
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图 9　 算例 F1 平均温度、质量分数和无量纲化释热率分布

Fig. 9　 Distribution of mean temperature, species mass
fractions and dimensionless heat release rate for case F1

图 10　 算例 F1 平均温度云图与平均速度等值线图

Fig. 10　 Mean temperature and average velocity
contour for case F1

2. 3　 瞬时释热率变化

为更直观地分析瞬时释热率变化,将其与瞬

时温度云图结合进行讨论。 远离熄火工况 ( F1、
F2 和 F3)瞬态温度和释热率云图如图 11 所示。
此时火焰旺盛,火焰形态较长,释热率主要沿内侧

剪切层出现,说明燃烧反应主要发生在内侧剪切

层内,该工况下回流区内的高温区由高温燃烧产

物来维持。 释热率平滑起皱,但没有破裂,钝体底

面边缘处出现 Kelvin-Helmholtz 不稳定性,其产生

的影响沿剪切层向下游方向传播,有时会出现漩

涡状的结构,如图 11 中矩形框内所示。 越往下

游,旋涡结构越大,卷吸影响范围越大,参与反应

的混合气区域也随之变大。
φ 高于熄火工况 2. 5% 的近熄火工况(C1、C2

和 C3)的瞬时温度与释热率云图如图 12 所示。
火焰变短,火焰内部仍保持完整,释热率在回流区

下游部分横向穿过流向气流进入到回流区内。
图 13 为熄火工况(B1、B2 和 B3)的瞬时温度

与释热率云图。 火焰高度破碎,其形状在空间上

发生了显著变化,火焰下游的局部熄火加剧。 算

例 B1 和 B3 左侧剪切层的燃烧反应被破坏,算例

B2 左侧剪切层内燃烧反应处于即将断裂的状态,

图 11　 远离熄火工况瞬时温度与释热率云图

Fig. 11　 Contours of instantaneous temperature and heat
release rate when far away from blowoff

将断裂处剪切层内的释热率无向内扭曲的趋势,
由此判断剪切层内释热率的破损可能是回流区内

低温气体来回运动冲撞导致的。
图 14 为当量比低于熄火工况算例瞬时温度

与释热率云图。 φ 低于熄火点 3. 3% ( L1、L2 和

L3) 时,燃烧不稳定性增强,火焰开始变得不稳

定。 由图可以看出,φ 低于实验熄火点时,算例

L1 和 L2 沿火焰边缘的释热率出现了断裂。 其相

较于熄火点的火焰熄火面积更大,火焰根部遭到

的破坏更严重。 算例 L3 的火焰由于湍流脉动的

增强已经基本完全熄灭。 通过上述分析可以看

出,熄火过程中,不同工况下的火焰形态及释热率

位置具有明显的特征差异,同一工况下不同算例

具有相同的规律,进一步表明了基于 LES-TPDF
模型的数值模拟方法可以很好地捕捉到 φ 变化

时的火焰变化。
2. 4　 平均释热率变化

为得到定量的结论,对平均释热率进行探究。
图 15 为远离熄火工况下(F1、F2 和 F3)平均释热

率云图与平均速度等值线图,由速度等值线图可

以看出剪切层所在的位置。 该工况下,平均释热

率主要沿内侧剪切层出现,回流区内基本没有出
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图 12　 近熄火工况瞬时温度与释热率云图

Fig. 12　 Contours of instantaneous temperature and heat
release rate when close to blowoff

图 13　 熄火工况瞬时温度与释热率云图

Fig. 13　 Contours of instantaneous temperature and heat
release rate under blowoff condition

图 14　 当量比低于熄火工况瞬时温度与释热率云图

Fig. 14　 Contours of instantaneous temperature and heat release
rate when equivalent ratio is lower than blowoff condition

图 15　 远离熄火工况平均释热率云图与平均速度等值线图

Fig. 15　 Mean heat release rate and average velocity
contours when far away from blowoff
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现释热率,说明燃烧反应主要发生在内侧剪切层,
该结论与瞬时释热率一致。 平均速度等值线图中

黄色实线表示平均轴向速度为 0 m / s 的位置,由
此可看出流向平均回流区长度。

图 16 为远离熄火工况下降低 φ 到高于熄火

工况 2. 5% 时的平均释热率云图与平均轴向速度

等值线图。 该工况下,沿剪切层内侧的平均释热

率横跨过流向在 X 轴上发生闭合,回流区下游也

出现较大的平均释热率,回流区上游仍然没有较

大平均释热率出现,这表明回流区上游已经开始

有冷反应物侵入,燃烧反应也开始在回流区内发

生。 这种规律对于该工况下的 3 个算例 C1、C2
和 C3 都适用。 由于沿剪切层的释热率仍然是连

续的,证明冷反应物是在钝体正后方的下游进入

回流区的,而不是在侧面。 该工况下回流区内的

高温区已经开始由燃烧反应和高温燃烧产物共同

维持。
图 17 为模拟实验熄火工况得到的平均释热

率云图与平均速度等值线图。 实验中该工况下火

焰完全熄灭,本次模拟中仍有残存火焰。 但不同

学者对熄火的定义不同,一些学者将熄火定义为

远离稳定器火焰的熄灭,此时稳定器后方仍有残

存火焰,而另一些学者则认为熄火是火焰的完全

图 16　 近熄火工况平均释热率云图与平均速度等值线图

Fig. 16　 Mean heat release rate and average velocity
contours when close to blowoff

图 17　 熄火工况平均释热率云图与平均速度等值线图

Fig. 17　 Mean heat release rate and average velocity
contours under blowoff condition

消失 [2] 。 无论使用哪一种定义,只要能有合理的

熄火判据适用于多个实验熄火工况下的数值模拟

结果即可。 适用于本次数值模拟的熄火判据将在

后文进行讨论。
图 17 为熄火工况平均释热率云图与平均速

度等值线图,该图表明熄火工况下回流区上游

和下游均有较大平均释热率出现,说明该工况

下回流区上游也发生明显的燃烧反应,未燃混

合物已经进入到回流区上游,并到达了火焰根

部的位置,未燃气体对火焰根部的入侵使得火

焰难以继续维持,认为这种状态下就是熄火。
此时,火焰根部内侧剪切层的释热率与回流区

的释热率差异减小。
图 18 为熄火工况基础上 φ 降低 3. 3% 所得

到的平均释热率云图与平均速度等值线图。 可以

看出,全场平均释热率在回流区的分布更加均匀,
火焰根部内侧剪切层的平均释热率与回流区内平

均释热率的差异更小。 算例 L3 的平均释热率云

图下 翼 较 明 亮, 平 均 释 热 率 大 于 上 翼, 结 合

图 14(c)可以发现,下翼所处的位置存在 600 K
左右的温度区,对周围未燃燃气持续加热,产生化

学反应。 虽然有少量化学放热反应发生,但无法

维持燃烧。
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图 18　 当量比低于熄火工况平均释热率云图与

平均速度等值线

Fig. 18　 Mean heat release rate and average velocity contours
when equivalent ratio is lower than blowoff condition

2. 5　 熄火判据

由上述对平均释热率的分析可以发现,在实

验熄火工况中,较大的平均释热率在回流区上游

和下游均有出现,且与远离熄火工况、φ 高于实验

熄火工况 2. 5% 和 φ 低于实验熄火工况 3. 3% 的

算例相比有明显特征差异,可以此为线索来探究

熄火判据。 仔细观察各平均释热率云图可以发

现,不同工况下平均释热率明显的差异在于靠近

钝体底面附近位置处(火焰根部)内侧剪切层平

均释热率与回流区平均释热率之间的差距。
提取 3 种进口速度下 12 个热态算例紧邻钝

体底面 X / d = 0. 2 处(即钝体后方 5 mm)垂直于 X
轴截面的平均释热率数据,后续称该截面位置为

紧邻钝体底面处,得到平均释热率分布曲线,如
图 19所示。 图 19 显示了在其他条件一定的情况

下,随着 φ 降低,回流区的平均释热率不均匀性

增强。 这是由于越接近熄火湍流燃烧相互作用越

强烈越复杂,放热均匀性越差。
图 19(a) ~ ( c)为远离熄火工况下紧邻钝体

底面处平均释热率分布曲线,观察其横坐标,平均
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图 19　 12 个算例 X / d = 0. 2 处平均释热率分布

Fig. 19　 Distribution of mean heat release rate at X / d = 0. 2 of twelve cases

释热率峰值在内侧剪切层处,此处回流区平均释

热率相对很低,内侧剪切层的平均释热率 H s 与回

流区的平均释热率 H r 相差 2 ~ 3 个数量级,说明

远离熄火时紧邻钝体底面处燃烧反应主要发生在

内侧剪切层;图 19 ( d) ~ ( l)为熄火工况及其附

近工况紧邻钝体底面处,内侧剪切层的平均释热

率与回流区的平均释热率相差 1 个数量级左右,
由此证明可通过释热率进行燃烧状态的判断。

统计紧邻钝体底面处 (钝体后方 5 mm) 二

维截面中环状内侧剪切层内平均释热率峰值的

平均值 H s 和圆状回流区内平均释热率的平均值

H r,得到 12 个热态算例的 H s / H r,令 ΔH = H s /
H r。 通过比较 12 个算例的 ΔH 值来探究熄火及

其附近工况 ΔH 值的详细细节,并由此获得熄火

判据。
各算例的 ΔH 值如表 3 所示。 熄火工况及当

量比低于熄火工况 3. 3% 算例的 ΔH 值小于 4,当
量比大于熄火工况 2. 5% 算例的 ΔH 值在 10 左

右,稳定火焰算例的 ΔH 值更大。 因此,可将 ΔH
值作为本次计算条件下的熄火判据,结合熄火工

况下 ΔH 值的大小,在本次计算条件下,当 ΔH < 4
时发生熄火。

表 3　 12 个算例的 ΔH 值

Table 3　 Value of ΔH for twelve cases

算例编号 ΔH

F1 1 720

F2 227

F3 96. 3

C1 10. 9

C2 13. 1

C3 7. 72

B1 3. 36

B2 3. 38

B3 3. 73

L1 1. 73

L2 1. 67

L3 1. 05
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3　 结　 论

1) 基于数值模拟,本文提出了一种新的贫油

熄火边界预测方法。 在本文计算条件下,基于

LES-TPDF 模型的数值仿真方法可以预测贫油熄

火边界,模拟多个实验熄火工况时呈现相同规律,
能够捕捉高湍流度下当量比变化时的火焰结构,
预测结果和实验值定性一致。

2) 得到了适用于本文计算条件下的贫油熄

火判据。 紧邻钝体底面处(钝体后方 5 mm)内侧

剪切层平均释热率和回流区平均释热率的比值

ΔH 可作为熄火判据,当 ΔH < 4 时发生熄火,符合

物理规律。
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Lean blowoff process of bluff body based on heat release rate analysis
XING Jingwen1, JIN Jie1,2,3, WANG Fang1,2,3,∗
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Abstract: To understand the complicated blowoff process of premixed turbulence methane-air flame after
a conical bluff body, the numerical simulation method based on large eddy simulation ( LES) and transport
equation probability density function (TPDF) turbulence combustion model was adopted to simulate the flame
situations, i. e. far away from blowoff, close to blowoff and blowoff conditions. The flame and the heat release
rate (HRR) value under these different conditions were studied, and the criterion for lean blowoff judgement
was analyzed quantitatively. The results show that the average relative error between velocity simulation results
and experimental results is under 10% in cold situation and under 20% in hot situation. HRR appears in the
region where OH and CH2O overlap, and is an important blowoff judgment parameter. When the flame is far
away from blowoff conditions, HRR mainly appears at the inner shear layer; when close to blowoff conditions,
HRR closes on the flow axis and also appears downstream of the recirculation zone; under blowoff conditions,
higher HRR regions spread from downstream to upstream of the recirculation zone. The simulation blowoff
predictions are consistent with the experimental PLIF results. In this study, the average HRR can be quantita-
tively used as a criterion for lean blowoff judgment. At 0. 2d section behind the bluff body, blowoff will occur
when the ratio of the average HRR for inner shear layer to the average HRR of the recirculation zone is less
than 4.

Keywords: heat release rate (HRR); lean blowoff boundary prediction; large eddy simulation (LES);
transport equation probability density function (TPDF); turbulent combustion
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脉冲射流对环量控制翼型气动性能的影响

雷玉昌1, 张登成2,∗, 张艳华2, 苏光旭1

(1. 空军工程大学 研究生院, 西安 710051;　 2. 空军工程大学 航空工程学院, 西安 710038)

　 　 摘 　 　 　 要: 定常射流在大迎角下气动性能较差,借助脉冲射流能够有效改善大迎角下

的气动性能,并减少射流所需质量流量。 采用非定常数值模拟的方法进行了脉冲射流作用下

的环量控制翼型气动特性计算和流场分析。 总结了占空比和频率分别对时均升力和升力脉动

幅值的影响趋势;分析了不同迎角下的脉冲射流流动机理;进一步指出了射流动量系数的影响

规律,并借助脉冲射流和定常射流的叠加效应有效缓解了升力脉动现象。 结果表明:低占空

比、同等升力系数下,脉冲射流可大幅度减小质量流量,但升力脉动幅值较大;小迎角下随频率

增大,升力系数先增大后减小,但整体变化幅度不大,大迎角下随频率增大,升力系数持续性增

大;脉冲射流能够推迟失速迎角,扩宽环量控制技术的可用迎角,并且随动量系数增大,这种优

势更加明显;借助脉冲射流与定常射流的叠加效应,能够有效缓解脉冲射流作用下的升力脉动

现象,达到飞行使用条件。
关 　 键 　 词: 脉冲射流; 环量控制; 数值模拟; 升力脉动; 增升; 失速

中图分类号: V211. 3; V224 + . 5
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0485-10

　 　 飞行器上的襟翼、副翼等活动舵面一般被用

来改变机翼的弯度和周围的流场特性,进而改变

机翼上的气动力和力矩。 活动舵面对提高飞行器

的升力、改善升阻比起到了重要作用,但是复杂的

舵面机械系统导致飞行器结构复杂、质量增加,隐
身性能变差。 为解决复杂的高升力舵面机械系统

存在的弊端,国内外陆续使用环量控制技术来解

决这个矛盾 [1] 。 环量控制技术的发展是备受关

注的主动流动控制方式之一。 这种流动控制是指

在机翼钝后缘表面开缝,在后缘上喷射切向射流,
利用 Coanda 效应(压力与离心力的平衡使射流沿

着后缘曲面流动),射流与外流混合后绕曲面外

形流动,使流线偏折,并增大绕流速度,增加气流

绕翼型的环量。 由库塔儒科夫升力定理可知翼型

升力会增加 [2-3] 。 风洞试验和数值仿真的结果表

明,环量控制技术对圆形 Coanda 后缘稳定切向吹

气具有明显的气动效益,对缩短飞行器的起飞着

陆距离、提高机动性等提供了可能性 [3-4] 。 尽管

有诸多好处,但是这项技术并没有应用于实际飞

行器上,因为后缘射流需要从发动机引气或设置

额外供气装置,由此带来的发动机推力损失及经

济效益制约了该技术的实际应用。 而脉冲射流能

够大幅度降低环量控制射流所需的质量流量,并
减少引气量 [5] 。 考虑到节省 1% 的商用喷气燃料

就相当于节省 100 万美元的运营成本,脉冲射流

能够带来可观的经济效益 [6] 。 为此,脉冲射流对

环量控制翼型气动性能的影响规律,在着重分析

其大迎角下的实际应用价值中有重要的研究

价值。
国内外对环量控制射流都进行了一定程度的

研究。 Yaros 等 [7] 证明了环量控制可使机翼最大

升力系数增大 4 倍。 Jones 等 [8] 也证明了采用环
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量控制的机翼可以获得与传统高升力系统相当甚

至更高的升力,但随着升力增大,所需要的射流质

量流量也迅速增大。 Kanistras 等 [9] 通过实验的方

法研究了不同后缘曲率对气动特性的影响,结果

表明后缘曲率对升力系数的影响较大,对阻力系

数的影响并不明显。 Jones 等 [10] 提出了升力增长

存在分离区和超环量控制区 2 个控制阶段,这取

决于后缘形状和射流特性。 AVT-239 任务组 [11]

设计制作了利用环量控制技术替代传统舵面的无

人飞行器,验证了该技术可用于改善升阻特性。
朱自强和吴宗成 [12] 总结了之前环量控制技术研

究的最新进展,并指出了国内对环量控制技术研

究经验和成果的缺乏。 张艳华等 [13-14] 研究了环

量控制的作用机理,特别是对等离子体环量控

制进行了深入研究,相较于普通射流环量的控

制效费比较大。 南京航空航天大学、西北工业

大学等也进行了相关研究 [15-17] 。 上述研究都集

中指出了定常射流只能在较低迎角下带来巨大

的升力效益,高动量系数导致失速迎角提前,并
在大迎角下气动效益变差;同时,高动量系数需

要消耗大量的质量流量,影响飞行器的推力效

益。 这些问题都严重制约了环量控制技术的进

一步应用。
Jones 和 Englar[3,18] 用脉冲射流替代定常射

流用以环量控制吹气,证明了脉冲射流能够在取

得与定常射流相当的升力情况下,降低约 50% 的

质量流量,初步证明了脉冲射流的部分优越性,但
是并未解释射流作用机理,也未解决脉冲射流带

来的气动力脉动问题。 随后,Shah 等 [5] 进一步分

析了脉冲射流对后缘不同位置的速度影响,以及

后缘射流分离点和边界层厚度的变化。 王万波

和 Warsop 等 [19-20] 也进行了相关研究,分析了 0°
迎角下不同频率时脉冲吹气对翼型气动性能的

影响,同时指出仍需进行动量系数、占空比等因

素的影响研究。 已有的研究多关注脉冲射流作

用下的时均气动力效应,对相应的气动力脉动

现象和大迎角下的流动情况研究较少,难以指

导实际应用。
为此,本文采用雷诺平均 Navier-Stokes 方法

对二维环量控制翼型流场进行非定常数值模拟。
对比研究脉冲射流和定常射流参数对翼型气动特

性的影响,对大迎角下的流动情况进行分析,探究

减弱气动力脉动现象的方法,为脉冲射流的具体

应用提供一定的参考。

1　 数值计算方法与验证

1. 1　 计算模型和网格

超临界翼型有钝前缘、大厚弦比的特点,最大

升力系数较大,内部能够容纳环量控制技术所需

要的供气机构或管道等,可以更充分地发挥环量

控制增大升力的优势,因而成为环量控制技术研

究的良好翼型。 本文采用相对厚度为 17% 的超

临界翼型 NASA LS(1) -0417 作为基准翼型。
翼型相对厚度为 17% ,弦长 c = 240 mm。 采

用文献[18]中的修形方法,将距后缘 25% 弦长的

部分修形处理,按照后缘半径 r / c = 2% 绘制柯恩

达后缘曲面,射流口偏离中轴线 15°,射流口高度

h = 0. 001c。 图 1 为修形过的超临界翼型示意图,
研究仅涉及上射流口吹气。

计算区域选取翼型弦长的 30 倍,网格剖分采

用结构网格,生成 O 型网格拓扑结构,边界层内

第一层的网格高度约为 1 × 10 - 5 m,射流口附近

第一层网格高度为 2 × 10 - 6 m,保证第一层高度

的壁面率 y + 均小于 1,以满足黏性底层的计算要

求。 网格总数约为 58 万,图 2 为翼型计算网格划

分情况。

图 1　 翼型相关参数示意图

Fig. 1　 Sechematic map of airfoil shape parameters

图 2　 翼型计算网格划分

Fig. 2　 Airfoil’ s computational grid generation

1. 2　 计算方法

数值模拟方法采用二维雷诺 平 均 Navier-
Stokes 方程,积分表达式为

∂
∂t∬Ω

QdΩ + ∫
∂Ω
FC·ndS = ∫

∂Ω
FV·ndS (1)
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式中:Q 为流动变量矩阵;Ω 为控制体;S 为控制

体面积;FC和 FV分别为无黏性通量和黏性通量;
n 为控制体面的外法线向量。 采用 k-w SST 湍流

模型,该模型对有较大逆压梯度的边界层流动、分
离预测性能较好。 Swanson 等 [21-22] 也曾指出该模

型能较好地预测环量控制流动分离。 借助商业软

件 FLUENT 进行相关计算,采用有限体积法离散

控制方程,无黏性通量采用三阶 MUSCL 格式,黏
性通量采用二阶迎风格式离散。 远场边界为压力

远场,壁面边界采用无滑移壁面条件。
早期研究表明,方波脉冲射流比传统的正弦

脉冲射流效率更高 [23] 。 因此,本节采用方波脉冲

射流进行相关研究,其中脉冲射流在一个周期内

对应的射流速度为

V jet( t) =
V jet. max 　 　 t ∈ ( t,topen)

V jet. min 　 　 t ∈ ( topen,T)
{ (2)

DC =
topen
T (3)

式中:T 为脉冲周期; topen 为一个脉冲周期中射流

口产生射流的持续时间;DC 为占空比;V jet. max为在

一个周期中射流产生的最大射流速度。 射流动量

系数为衡量射流强度、表征气流动量的重要无量

纲参数,定义为

C μ = ∫T

0

ρ(V jet( t))
2h

0 . 5ρ∞ V2
∞ A

dt (4)

ṁ av. jet = ∫T

0
ρV jet( t)hdt (5)

式中:ρ 为密度;ρ∞ 为来流密度;V∞ 为来流速度;h
为射流口高度;A 为参考面积,对二维翼型而言,
表示单位展长的面积,即弦长 c;ṁ av. jet为单位时间

内流经射流出口处的质量流量。 假定气流等熵膨

胀至射流出口,远前方来流静压为射流出口静压。
通过调节射流出口速度和占空比,来调节射流出

口处的质量流量和动量系数。 使用上述参数作为

后缘射流的边界条件,调整参数以进行相关研究,
本文中涉及的动量系数均指上射流口动量系数。

非定常计算中,物理时间步长对数值计算起

着重要的作用。 特别是对脉冲射流而言,出口速

度随时间变化呈现出周期性变化,时间步长必须

足够小以解析脉冲射流的周期性变化。 虽然时间

步长过小会严重影响计算效率,但是对结果没有

太大影响。 图 3 为不同时间步长 Δt 下时均升力

系数 C L和阻力系数 CD 的计算结果。 当 Δt≤5 ×

10 - 5 s 时,时均升力系数 C L 的最大变化为 0. 9% ,
时均阻力系数 CD的最大变化为 2. 1% ,对高升力

图 3　 不同时间步长下的时均升阻力系数

Fig. 3　 Time-averaged lift and drag coefficient at
different time step sizes

系统而言,存有一定计算误差是可以被接受的。
因此,选定计算时间步长 Δt = 5 × 10 - 5 s,足以解

析每个脉冲射流的周期性变化。
1. 3　 计算方法验证

为了验证本文中数值计算方法的准确性,对
0°迎角下不同吹气动量系数的超临界翼型进行了

数值模拟。 计算条件为:来流速度为 30 m / s,来
流温度为 293. 15 K,雷诺数为 5 × 105,后续研究

均采用此外流条件。 设置动量系数在 0 ~ 0. 06 之

间变化,将仿真结果与文献[18]中的实验数据进

行对比,仿真采用稳态方法,结果如图 4 所示,仿
真结果与实验数据基本吻合。

已有的环量控制脉冲射流实验中无高频率内

容,因此选择文献[3]中 35 Hz 脉冲射流频率下不

同占空比的情况进行对比。 图 5 给出了 35 Hz 脉

冲射流频率下的时均压力系数 C p 分布。 从图中

可知,数值模拟得到的翼型上下表面的时均压力

系数 C p与实验结果基本吻合。

图 4　 升力系数仿真与实验对比

Fig. 4　 Comparison of lift coefficient between
simulation and experiment
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图 5　 35 Hz 脉冲射流下时均压力系数分布

Fig. 5　 Time-averaged pressure coefficient distribution
under 35 Hz pulsed jet

2　 结果分析

2. 1　 占空比的影响

占空比是脉冲射流对翼型气动特性的重要影

响参数,通过调节占空比,可以获得相应质量流量

的变化。 为了研究占空比对气动特性的影响,本
节对 35 Hz 脉冲射流频率下不同占空比情况的翼

型气动参数进行了数值模拟。
图 6 为脉冲射流和定常射流下的时均升力系

数随质量流量变化的对比曲线。 其中,脉冲射流

曲线对应的质量流量是在定常射流动量系数下通

过改变占空比实现的;定常射流动量系数 C μ =
0. 02,不同占空比 DC 对应的射流速度如表 1 所

示。 定常射流曲线对应的质量流量是通过改变射

流速度实现的,动量系数 C μ 从 0 变化至 0. 02。
由图 6 可以看出,在产生相同时均升力系数

的基础上,脉冲射流能够大幅度降低射流所需要

的质量流量。 在占空比变化阶段,脉冲射流作用

图 6　 不同质量流量下的时均升力系数对比

Fig. 6　 Comparison of lift coefficient at different
mass flow rates

表 1　 不同占空比对应的射流速度

Table 1　 Jet velocity corresponding to different duty cycle

DC / % V jet. max / (m·s - 1 ) V jet. min / (m·s - 1 )

30 173. 5 0
50 134. 4 0
70 113. 6 0
90 100 0

下的气动性能差别较大,较低占空比作用下,脉冲

射流降低质量流量的优势更加明显。 在给定时均

升力系数为 1 的情况下,脉冲射流对应的质量流

量减少了 68. 4% ,同时,在占空比为 40% 、质量流

量相等的情况下,脉冲射流对应的时均升力系数

相较定常射流提高了 65. 3% 。 随着占空比的增

加,脉冲射流下的质量流量效益逐渐降低。
图 7 为不同占空比作用下的时均升力系数时

域变化曲线。 定义 Δh 为升力系数周期性变化过

程中 2 个峰值之间的差值,即升力系数脉动幅值。
占空比 DC 越小,升力系数脉动幅值 Δh 越大,这
是因为低占空比对应的射流速度较大,是一种持

续时间短、射流动量大的穿透状态,能在短时间内

在后缘移动较大距离,而射流一旦消失,升力系数

出现断崖式下降的现象,射流消失后的升力响应

速度要远大于射流产生后的响应速度,同时,由于

占空比较低,射流消失后逐渐逼近无射流状态下

的升力系数。
综上所述,在产生相同时均升力系数的前提

下,脉冲射流需要的质量流量更小,且占空比越

小,这种优势越明显。 但是,低占空比下导致的射

流穿透效应将会直接导致升力系数脉动幅值增

大。 当 DC = 30% 时,Δh 可达 1. 3,这在实际飞行

中将会导致剧烈的抖振现象,严重影响飞行安全,
在实际应用中是不可取的。 因此,实际应用中应

当选用较高占空比的脉冲射流,选取 DC = 70% 进

图 7　 35 Hz 脉冲射流下时均升力系数时域曲线对比

Fig. 7　 Comparison of lift coefficient time-domain
curves at 35 Hz pulsed jet
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行后续研究,并进一步探索脉冲射流的实际应用

前景及降低 Δh 的方法。
2. 2　 频率的影响

图 8 给出了在不同迎角 α 下频率的改变对升

力系数增量 ΔC L 的影响。 低迎角(0°)下,随频率

增加,升力系数增量呈现先增加后降低的趋势,但
整体变化幅度不大,在高频率 (200 Hz)下,脉冲

射流甚至低于定常射流作用下的升力系数增量;
高迎角(15°)下,随频率增加,升力系数增量呈现

持续增加的趋势,在高频率 (200 Hz)下,脉冲射

流远远高于定常射流作用下的升力系数增量。 在

不同迎角下,随频率增加,脉冲幅值 Δh 均逐渐减

小,约在 100 Hz 逐渐稳定。 综上所述,高频脉冲

射流在较大迎角下有突出的应用优势,具备替代

定常射流进行流动控制的潜力。

图 8　 不同频率下的升力系数增量和脉动幅值对比

Fig. 8　 Comparison of lift coefficient and pulsation amplitude
at different frequencies

为了分析脉冲射流作用下的流场作用机理,
图 9 给出了迎角分别为 0°和 15°时 200 Hz 脉冲射

流与对应定常射流作用下的翼型整体涡量图和后

缘局部流线放大图。 其中脉冲射流作用下各时刻

对应的时均升力系数如图 10 所示,低频率下射流

消失后时均升力系数不再呈现出断崖式下降的

现象。

　 　 以 15°迎角为例进行分析,从定常射流作用

下的翼型流线图中可以看出,翼型上表面已经出

现大规模分离流动,涡流区较大,继续增大迎角会

导致升力下降和阻力增加,翼型进入失速分离阶

段。 而脉冲射流作用下的翼型上表面分离涡与尾

涡在一个脉冲周期内逐渐相互耦合,共同向后移

动形成尾迹,上表面分离点明显后移,涡流区明显

小于定常射流。 而 0°迎角下的翼型流线图,定常

射流作用下的流动始终附体,并未出现分离流动,

脉冲射流作用下的上表面涡量分布与定常射流作

用下的涡量分布差别也并不明显。
从脉冲射流作用下的翼型流线图中可以看

出,在 T / 6 时刻,翼型上表面存在分离流动,并存

在一个顺时针的分离涡,由于后缘射流的产生,后
缘上方存在一个逆时针尾涡,同时,后缘射流下存

在一组较小的附着涡,翼型处于临界失速状态。
当进入 2T / 6 时刻,随着后缘持续射流,后缘压力

逐渐减小,后缘上方的逆时针尾涡先向后移动,此
时上表面分离涡变化不大。 当进入 3T / 6 时刻,后
缘压力继续减小,此时翼型上表面的分离涡也逐

渐后移,分离涡几乎已经移动至翼型尾端,翼型已

经远离失速状态,后缘涡进一步后移会导致升力

系数下降,如图 10 中 2T / 4 时刻所示。
当进入 4T / 6 时刻,原尾涡向后移动至消散,

上表面分离涡逐渐呈现脱离状态,逐渐耦合形成

新的尾涡。 当进入 5T / 6 时刻,射流已消失,此时

分离涡已完全脱离,与原本位于射流下方的附着

涡相互耦合,向后移动。 尾涡逐渐被外流吹散,上
表面流动逐渐恢复为附体。 此时由于射流存在时

滞效应,后缘压力并未迅速提高。 当进入 6T / 6 时

刻,后缘无射流,此时流动状态趋向于 15°迎角下

的无射流定常状态,钝后缘形成新的一组附着涡,
翼型上表面压力较低,附着涡逐渐上移形成上表

面的大分离区。 随后,后缘射流产生,射流上方产

生新的尾涡,下方产生新的附着涡,流动开始向下

一个周期发展。
总体来看,翼型上表面的分离涡和后缘尾涡

在一个周期的演化过程中,经历了形成、后移、脱
落、消失、再形成的过程。 而高频脉冲射流在大迎

角下的气动效益如此突出,是因为其不断促进翼

型上表面的分离涡脱落。
与 15°迎角相比,0°迎角定常射流作用的翼

型上表面并未分离,流动始终附体。 从整体流场

来看,15°迎角上表面的分离涡不断被吹除,涡流

区明显减小,较定常射流而言,升力增大;而 0°迎
角上表面不存在分离涡,尾迹受射流速度的影响

跨度明显较长,较定常射流而言升力略有降低。
从后缘流场来看,在整个周期并未形成如同

15°迎角下明显的分离涡与尾涡相互耦合向后移

动的状态,更多表现为流线的上下偏折。 这是因

为 0°迎角上表面涡强较弱,后缘难以耦合形成有

效的涡旋。 0°迎角下被不断吹除的尾涡强度较

低,连续性也较弱,因此,0°迎角下脉冲射流受频

率影响较低。
因此,对于低迎角而言,脉冲频率更多表现为
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图 9　 翼型涡量图和流线图

Fig. 9　 Airfoil vorticity and streamlines

对升力系数的直接影响,与定常射流的作用机理

是一致的,其效果类似于间歇性施加射流;而对于

高迎角而言,脉冲频率更多与分离涡移动、尾缘涡

脱落频率等相关,这种流动状态已经与定常射流

完全不同。 特别是在整个流动周期中,分离涡的

移动都远离失速状态,这一特性表明借助脉冲射

流有望突破静态失速迎角这一禁区。
2. 3　 动量系数的影响

图 11 为不同动量系数下脉冲射流、定常射

流、无射流及基准翼型 NASA LS(1) -0417 的升力

系数对比曲线。 基于上述对占空比的研究,选取

脉冲射流占空比为 70% ,动量系数分别为 0. 02
和 0. 04。 从图 11 ( a) 可以看出,在动量系数为

0. 02的情况下,当迎角小于 10°时,定常射流能够

较大幅度地提高翼型升力系数,当迎角大于 10°
时,提升幅度逐渐降低,而且失速迎角提前。 为了

衡量动量系数带来的影响,引用效费比 ΔC L / C μ

参数。 0°迎角下,翼型效费比为 42. 6,此时翼型
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图 10　 200 Hz 脉冲射流下时均升力系数时域曲线对比

Fig. 10　 Comparison of lift coefficient time-domain
curves at 200 Hz pulsed jet

图 11　 升力系数对比

Fig. 11　 Comparison of lift coefficient

升力系数提高 144. 5% ;而 15°迎角下,翼型效费

比降为 15. 2,此时翼型升力系数仅提高 18. 8% ,
同时,失速迎角由 15°提前到 10°。 当迎角小于 5°
时,定常射流升力系数大于脉冲射流;当迎角大于

5°时,定常射流升力系数小于脉冲射流。 相较定

常射流,脉冲射流能在更大的迎角范围内大幅度

提高翼型升力系数,更加适合在大迎角下工作。
在 15°迎角时,ΔC L / C μ = 38. 3,此时翼型升力系数

仍能提高 46. 3% ,同时,失速迎角大幅度延迟。
从图 11( b)可以看出,提高动量系数至 0. 04

后,对于定常射流而言,在 0°迎角下,ΔC L / C μ =
36. 9,而在 15°迎角下,翼型效费比降为 11. 9。 随

着动量系数的增加,定常射流的升力效益降低。
定常射流对应的失速迎角也进一步提前,由 15°
提前至 7. 5°,同时,脉冲射流升力系数大于定常

射流的转折迎角提前至 2. 5°。 此时相较定常射

流,脉冲射流在大迎角下有更突出的升力表现,在
15°迎角下,ΔC L / C μ = 36. 7。 随着动量系数的增

加,定常射流下的失速迎角会进一步提前,严重制

约定常射流的升力效益。 而脉冲射流大大扩宽了

飞行器的可用迎角,甚至超过了无射流状态下的

失速迎角,随动量系数增大,这种优势变得更加突

出,完全弥补了定常射流在大迎角下存在的缺陷

和不足。
从无射流状态和基准翼型 NASA LS(1) -0417

的升力系数对比中可以看出,修形后的环量控制

翼型在无射流状态下升力系数比 NASA LS(1) -
0417 高,添加射流后升力系数进一步提高。

为了更加全面地衡量脉冲射流、定常射流、无
射流和基准翼型 4 种状态下的气动效益,并合理

考量射流产生所需的能量消耗,参考文献 [24],
假设射流是通过安装在机翼内部的气压泵实现

的,气压泵吸入外界自由流动的气体后,经过压缩

送入喷射槽形成射流。 因此,能量消耗功率可由

质量流量和总焓变化表示:

Pc,jet =
ṁav. jetCpTt2

η
P t1

P t2
( )

γ -1
γ

- 1é
ë
êê

ù
û
úú (0. 5ρ∞ V

3
∞ S) (6)

式中:P c,jet 为射流产生的能量消耗功率系数;P t2

和 T t2分别为自由来流的总压和总温;P t1为射流出

口处的总压; η 为气压泵的工作效率,本 节 取

0 . 85。 脉冲射流采用振荡吹气执行器,即通过

交替打开和关闭气压泵与喷射槽之间的连接,
或打开和关闭气压泵与流体吸入通道之间的连

接,通过 调 节 阀 门 开 度 能 够 实 现 稳 定 或 振 荡

射流。
为综合分析气动特性和能量消耗特性对射流

控制效果的影响,采用 Seifert[6] 提出的气动品质

因子 AFM1 进行衡量。 该指标以升阻比为衡量基

准,将射流功率转换为等效阻力,该值越大,则表

明为执行器提供功率比为动力装置提供功率更有

效,在增升减阻方面更有利,并表征射流控制效率

越高。 气动品质因子 AFM1 定义为

AFM1 ≡
L / (D + P c,jet)
(L / D) baseline

(7)
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式中:(L / D) baseline 为环量控制翼型无射流状态下

的升阻比。
图 12 为不同情况下的 AFM1 对比曲线。 环

量控制翼型较基准翼型 NASA LS ( 1 ) -0417 而

言,升阻比较低,这表明修形后的环量控制翼型

尽管升力系数较大,但对应的阻力系数增长更

为明显,导致升阻比降低,特别是在大迎角下降

低明显。

图 12　 气动品质因子对比曲线

Fig. 12　 Aerodynamic quality factor comparison

对定常射流而言,随迎角增大,控制效率逐渐

降低,然后基本保持不变。 对脉冲射流而言,随迎

角增大,控制效率先降低,然后迅速提高,逐渐超

越定常射流。 这是因为在中低迎角下,定常射流

提升升力作用明显,而耗能低于脉冲射流,控制效

率较高;随迎角增大,定常射流对升力的影响逐渐

减弱,同时,翼型提前进入失速状态,控制效率降

低。 而脉冲射流在大迎角下升力系数提升明显,
失速迎角推迟,控制效率逐渐增高。 在考虑了射

流消耗的情况下,脉冲射流仍能够部分改善环量

控制翼型在大迎角下的气动效益,这与上文的研

究是一致的。

2. 4　 叠加效应的影响

上述研究已经证明了脉冲射流在大迎角下卓

越的性能优势,解决了定常射流在高动量系数、大
迎角下升力增益较差的问题。 但是由脉冲射流所

带来的升力系数脉动现象仍未完全解决,本节提

出采用脉冲射流与定常射流相叠加的方式来降低

脉冲射流的升力脉动现象。 维持其他参数不变,

其中脉冲射流频率为 200 Hz,DC = 70% ,C μ =
0. 04。

定义定常射流部分与脉冲射流部分的比例为

占比 r sp,即 r sp = V jet. min / V jet. max。 叠加效应即研究

占比 r sp对气动特性的影响。 图 13 为在 15°迎角

下,定常射流部分与脉冲射流部分不同占比 r sp对
应下的时均升力系数和脉动幅值变化趋势。 随

r sp的增加,时均升力系数逐渐下降,并且呈现先

慢后快的下降速度。 这表明适当添加定常射流

并不会大幅度降低时均升力系数,同时能够有

效降低单一脉冲射流时的升力系数脉动幅值。
当 r sp为 0 . 84 时,时均升力系数仅降低约 12% ,
升力系数脉动幅值降低约 80% ,此时升力系数

脉动幅值约占时均升力系数的3 . 7% ,已经远远

低于正常状态下大迎角下升力系数的脉动幅

值 [25] ,能够满足飞行器在大迎角下的气动力要

求。 当 r sp约为 0 . 8 时,有效解决了脉冲射流带

来的气动力脉动问题,扩宽了环量控制技术的

可用迎角范围。
图 14 给出了 r sp分别为 0 . 566 和 0 . 84 时的

后缘流线变化图。 从整体上来看,后缘流场中

的脱体涡都经历了生成、后移、脱落的过程。 当

r sp = 0 . 566 时,定常射流占比较低,定常射流速

度较小,无法突破后缘外侧流动到后缘下方,当
产生高速的脉冲射流后,射流需要从翼型后缘

上方移动到后缘下方,导致升力系数脉动程度

剧烈;当 r sp = 0 . 84 时,从整体上来看,后缘流场

中的脱体涡移动并不明显,此时定常射流占比

较高,定常射流速度较大,已经突破后缘外侧流

动到了后缘下方,此时在整个射流阶段,射流一

直在翼型后缘下方进行移动,升力系数脉动减

弱,同时,能够较大程度地保留脉冲射流不断促

进翼型上表面的分离涡脱落特性,因此升力系

数的下降并不明显。

图 13　 不同 r sp下的时均升力系数与脉动幅值对比曲线

Fig. 13　 Comparison of lift coefficient and pulsation
amplitude at different r sp
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图 14　 翼型后缘流线图

Fig. 14　 Airfoil trailing edge streamlines

3　 结　 论

本文采用非定常数值模拟方法,对脉冲射流

作用下的环量控制翼型进行了相应研究,特别是

分析了脉冲射流的实际应用前景,得到以下结论:
1) 维持动量系数不变的情况下,较定常射流

而言,占空比越低,脉冲射流减小质量流量的优势

越明显,但同时升力系数脉动的劣势也越明显。
2) 在占空比不变的情况下,小迎角下升力系

数随脉冲频率增加而呈现先增加后降低的趋势,
但整体变化幅度不大;大迎角下升力系数随脉冲

频率增加而持续增加,高频脉冲射流在大迎角下

有突出的应用优势。
3) 脉冲射流作用下,翼型上表面的分离涡和

后缘尾涡通过形成、后移、脱落、消失、再形成的过

程,延迟了翼型失速,改善了翼型在大迎角下的气动

特性,并且随动量系数的增大,这种优势更加明显。
4) 采用脉冲射流和定常射流相叠加的方式能

有效减弱升力系数脉动幅值过大的问题,当 r sp 约
为 0. 8 时,能有效扩宽环量控制技术的使用迎角。
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Effect of pulsed jet on aerodynamic performance of
circulation control airfoil

LEI Yuchang1, ZHANG Dengcheng2,∗ , ZHANG Yanhua2, SU Guangxu1

(1. Graduatee School, Air Force Engineering University, Xi’ an 710051, China;

2. Aeronautics Engineering College, Air Force Engineering University, Xi’ an 710038, China)

Abstract: The aerodynamic performance of steady jet is poor at high angle of attack. With the help of
pulsed jet, the aerodynamic performance at high angle of attack can be effectively improved and the mass flow
rate of jet can be reduced. The unsteady numerical simulation method is used to calculate the aerodynamic
characteristics and analyze the flow field of the circulation control airfoil under pulsed jet. The effects of duty
cycle and frequency on the amplitude of time-averaged lift and lift pulsation are summarized. The flow mecha-
nism of pulsed jet at different angles of attack is analyzed. Furthermore, the influence law of jet momentum co-
efficient is pointed out, and the lift pulsation phenomenon is effectively alleviated with the help of the superpo-
sition effect of pulsed jet and steady jet. The results show that, under low duty cycle, the pulsed jet can great-
ly reduce the mass flow rate under the same lift coefficient, but the amplitude of lift pulsation is larger at the
same time. At low angle of attack, the lift coefficient increases at first and then decreases with the increase of
frequency, but the overall change is not obvious, and at high angle of attack, the lift coefficient increases con-
tinuously with the increase of frequency. The pulsed jet can delay the stall angle of attack and widen the angle
of attack, and this advantage becomes more obvious with the increase of momentum coefficient. With the help
of the superposition effect of the pulsed jet and the steady jet, the lift pulsation under the pulsed jet can be ef-
fectively alleviated and the flight conditions can be achieved.

Keywords: pulsed jet; circulation control; numerical simulation; lift pulsation; lift enhancement; stall
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一种基座姿态可控空间机器人的通用避奇异算法

赵龙泽1, 佘浩平1,∗, 黄良伟2, 黄龙飞2

(1. 北京理工大学 宇航学院, 北京 100081;　 2. 中国空间技术研究院 钱学森空间技术实验室, 北京 100094)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对基座姿态可控空间机器人笛卡儿路径规划中的奇异问题,提出了一种

通用的运动学奇异回避算法。 通过虚拟机械臂的方法建立空间机械臂的雅可比矩阵,实时判

断雅可比矩阵行列式的值与角速度的关系确定奇异区,采用 Newton-Raphson 迭代法进行逆运

动学求解,并设计了一种“微分项提取 + 二次拟合”的分段路径规划算法应用于奇异回避,直
至关节角脱离奇异区。 仿真结果表明:所提算法能够有效回避奇异,适应各种自由度与构型机

械臂,调节计算时间与跟踪精度之间的关系,具备较好的通用性。
关 　 键 　 词: 奇异回避; 奇异区判定; 空间机器人; Newton-Raphson 迭代法; 分段路径规划

中图分类号: TP241
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0495-09

　 　 对于基座姿态可控的关节型空间机器人,在
对其进行笛卡儿空间连续运动规划的过程中,需
要利用基于雅可比矩阵求逆或伪逆的速度级运动

学求解来实现。 然而,当机器人经过一些特定的

臂型时,不可避免地会遇到运动学奇异,主要是因

为雅可比矩阵出现了病态,此时如果继续采用经

典的速度级逆运动学求解方法,则在机械臂的奇

异点附近会导致规划关节角速度和角加速度出现

无穷大的极端情况,机械臂会因此出现振动,影响

机械臂的轨迹跟踪精度,同时也不利于机械臂的

关节运动控制,甚至造成控制算法失效 [1] 。 因

此,寻求一种有效的回避算法是极为重要的。
早期常采用伪逆法进行机械臂奇异回避的路

径规划,该方法虽然能够解决一些超定或欠定的

问题,但关节角的解仍会在机械臂的奇异区内出

现跳变,造成较大误差 [2] 。 随后 Nakamura 等 [3]

和 Wampler[4] 分别提出了阻尼最小方差法(DLS)
和奇异性鲁棒逆解( SRI)的方法。 Chiaverini[5] 对
SRI 方法进行了改进,采用“阻尼最小方差 + 数值

滤波”的方法,通过判定最小奇异值施加阻尼系

数,提升了规划精度。 SRI 方法虽然能够有效保

障机械臂在奇异区内关节角度的连续性和有限

性,但仍存在机械臂末端跟踪精度较差的问题,且
由于需要对雅可比矩阵进行实时的 SVD 分解,运
算量也较大。 杨震等 [6] 引入雅可比矩阵的条件

数作为 DLS 法中选取阻尼系数的衡量指标,有效

提高了求解精度,但由于其需要频繁地对雅可比

矩阵进行奇异值分解,极大地提高了计算量。 董

伯麟和彭航 [7] 给出了雅可比矩阵条件数的一个

更小的上界估计式,提高了运算速度,但牺牲了一

定的位姿精度。
Cheng 等 [8] 以 PUMA 型机械臂为研究对象,

提出了“奇异分离 + 紧密二次型规划” ( SCIQP)
法,避免了对雅可比矩阵进行实时 SVD 分解,有
效减少了算法的运算量。 徐文福等 [9] 针对 PUMA
型机器人的特点,对奇异分离的算法进行了改进,
提出了“奇异分离 + 阻尼倒数”的方法,采用阻尼

倒数代替普通倒数,仅牺牲末端部分方向的精度,
以较小的运算量完成了奇异回避。 崔洪新等 [10]

采用指数级阻尼倒数代替普通阻尼倒数的方法,
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进一步减小了跟踪误差。 刘成良等 [11] 采用协调

控制的 算 法 回 避 了 机 器 人 的 腕 部 奇 异。 Choi
等 [12] 引入高斯分布阻尼因子,进一步提高了机械

臂在奇异点附近的算法稳定性,但该算法本身就

存在一定的不连续性。 吴戈等 [13] 对高斯分布阻

尼因子进行了改进,减小了跟踪误差,但鲁棒性并

不高。 Qiu 等 [14] 通过引入与最小奇异值相关的

修正向量,从而控制规划角速度,其性能仅受最小

奇异值下限选择的影响,但损失了一定的实时性。
Nanos 和 Papadopoulos[15-16] 从初始机械臂的关节

角和基座位姿出发,通过合理设置初值的方法避

免了雅可比矩阵的奇异,但该方法未考虑基座受

到扰动的情况。
本文针对不同自由度的基座姿态可控空间机

械臂,在进行一般建模后,通过建立雅可比矩阵,
进行速度级运动学逆解分析,在进行路径规划的

同时判断雅可比矩阵行列式的值,给出奇异判定

条件,从而判定机械臂的奇异区。 随后,在奇异区

内提取各关节角的微分项,通过设计二次拟合方

法在奇异区内对关节角进行分段规划,最终实现

了一种通用性较强的奇异回避算法。

1　 运动学模型分析

1. 1　 基座姿态可控空间机械臂的建模

在惯性坐标系下建立空间机械臂的一般模

型,如图 1 所示。 空间机械臂由 n 个仅有一个自

由度的旋转关节和 n + 1 个刚体杆件串联而成,其
中航天器平台记为机械臂的基座,记为连杆 0,连
杆 i 为空间机械臂所对应的第 i 个杆件,关节 i 为
连接第 i - 1 个连杆与第 i 个连杆的关节。 为方便

问题分析,可对模型做出以下几点假设:①可以同

时对基座姿态及各关节力矩进行控制,实时保证

基座姿态可控;②忽略模型的柔性,将模型的所有

部分都视为刚体;③忽略各项外力的影响 [17] 。

图 1　 空间机械臂的一般模型

Fig. 1　 General model of a space manipulator

图 1 中的符号说明如下:B0 为空间机器人的

基座;B i( i = 1,2,…,n)为机械臂的第 i 个连杆;J i

( i = 1,2,…,n)为机械臂的第 i 个关节;C i ( i = 0,
1,2,…,n)为第 i 个连杆的质心;O I 为惯性坐标

系的原点;Σ I 为惯性坐标系;ΣE 为机械臂末端执

行器所固连的坐标系;Σ i( i = 0,1,2,…,n)为与连

杆 i 固连的坐标系,本文采用刚体固连坐标系的

建立原则;k i( i = 1,2,…,n)为 J i 旋转方向的单位

矢量;rg 为空间机械臂系统质心在惯性坐标系中

的位置矢量;r i( i = 1,2,…,n)为 B i 的质心位置矢

量;p i ( i = 0,1,2,…,n)为关节 i 的位置矢量;p e

为机械臂末端位置矢量;θ i( i = 1,2,…,n)为关节

i 的关节角;Θ 为由 θ i 到 θn 依次排列组成的关节

角向量;b0 为 Σ1 的原点在 Σ0 坐标系中的位置矢

量;a i和 b i( i = 1,2,…,n)分别为从关节 i 指向连

杆 i 质心的位置矢量和从连杆 i 质心指向关节 i + 1
的位置矢量。

定义叉乘操作数:若 s = [ x　 y　 z] T,则

􀭴s =
0 - z y
z 0 - x
- y x 0

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(1)

由式(1)可得,矢量叉乘运算表示为

s1 × s2 = 􀭴s1 s2 (2)
各连杆质心的线速度 v i 可表示为

v i = ṙ i = v0 + ∑
n

i = 1
ω0 × ( r i - r0) +

　 　 ∑
i

m = 1
[km × ( r i - pm)] θ

　·

m (3)

式中:v0、ω0 分别为基座线速度、角速度。
机械臂的末端线速度 v e 可表示为

v e = ṗ e = v0 + ∑
n

i = 1
ω0 × (p e - r0) +

　 　 ∑
n

m = 1
[km × (p e - pm)] θ

　·

m (4)

末端角速度 ωe 可表示为

ωe = ω0 + ∑
n

m = 1
km θ

　·

m (5)

将式(4)与式(5)联立,可得

v e

ωe

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
= Jb

v0

ω0

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
+ JmΘ

·
(6)

式中:Jb、Jm 分别为基座运动雅可比矩阵、机械臂

运动雅可比矩阵。
由于空间机械臂系统满足线动量守恒,则有

P = ∑
n

i = 0
m i ṙ i = 0 (7)

式中:P 为系统的线动量;m i ( i = 0,1,2,…,n)为
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刚体 i 的质量。
将式(3)代入式(7)并整理,可得

P = ( m0 + ∑
n

i = 1
m i ) v0 + ω0 × ∑

n

i = 1
( r i - r0) +

　 　 ∑
i

m = 1
m i[km × ( r i - pm)] θ

　·

m (8)

系统总质量为

M = m0 + ∑
n

i = 1
m i (9)

式中:M 为系统总质量。
由假设③可知,系统不受任何外力,故系统的

质心为

∑
n

i = 0
m i r i = Mrg (10)

将式(8)代入式(7),可得

∑
n

i = 1
m i( r i - r0) = ∑

n

i = 0
m i r i - (∑

n

i = 0
m i ) r0 =

　 　 Mrg - ( m0 + ∑
n

i = 0
m i ) r0 = Mrg - Mr0 = Mr0g

(11)
将式(9)和式 (11)代入式 (8),可得系统的

线动量守恒方程为

P = [ME　 M􀭴rT
0g]

v0

ω0

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
+ JTwΘ

·
= 0 (12)

式中:
r0g = rg - r0

JTw = ∑
n

i = 1
m iJT i

{ (13)

JT i
= [k1 × ( r1 - p1),k2 × ( r2 - p2),…,

　 　 k i × ( r i - p i),0,…,0] (14)
由于基座姿态是指处于受控状态,基座角速

度可近似忽略,即
ω0 = 0 (15)

将式(15)代入式(12),可得

Mv0 + JTwΘ
·

= 0 (16)
将式(15)、式(16)代入式(6),可得

v e

ωe

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
=

- 1
M JTw + Jmv

Jmω

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
Θ
·

(17)

采用虚拟机械臂法 [18] 建立基座受控空间机

器人的微分运动方程为

v e

ωe

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
= ĴmΘ

·
(18)

联立式(17)和式(18),可得

Ĵm =
- 1

M JTw + Jmv

Jmω

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(19)

1. 2　 奇异性分析

在空间机械臂的笛卡儿路径规划过程中,需
要给定初始时刻的末端位姿、关节角度及终止时

刻的期望末端位姿,从而求解出机械臂的关节角

度及角速度序列,以完成连续位姿跟踪。 由 1. 1
节分析可知,对于基座可控空间机器人,若 Ĵm 满

秩,可按下式求解:

Θ
·

= Ĵ#
m

v e

ωe

é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú

(20)

式中:Ĵ#
m 为 Ĵm 的伪逆。

在一些特殊臂型下,Ĵm 会出现秩亏的现象而

发生奇异,即

Ĵ′m = 0 (21)

式中: Ĵ′m = ĴT
m Ĵm。

在雅可比矩阵出现秩亏或行列式的值小于某

阈值时,由式(20)所计算出的机械臂关节角速度

Θ
·

将出现跳变。 因此,需要采取一定的措施避免

雅可比矩阵奇异的发生。

2　 基于“微分项提取 +二次拟合”的
奇异回避算法

2. 1　 总体思路

在对机械臂进行笛卡儿路径规划时,已经预

先得到每一迭代步的末端位姿状态向量。 由第 1
节分析可知,在机械臂进行笛卡儿路径跟踪时,通
过确定关节角发生跳变的临界点,从而判定奇异

区的关节角范围,即可确定在雅可比矩阵不发生

奇异的情况下其行列式所对应的阈值。
在确定奇异区的关节角范围后,实时读取每

一迭代步已预先规划好的末端位姿状态向量,采
用基于 Newton-Raphson 迭代法的机械臂逆运动

学的数值解法可以得到奇异区内任意迭代步所对

应的关节角 [19] 。 随后,采用一种“微分项提取 +
二次拟合”的方法,对机械臂在奇异区内的关节

角序列进行拟合,最终得到完整的奇异区角度序

列和角速度序列。 在脱离奇异区后,保持期望末

端位姿不变,以当前末端位姿矩阵为初始时刻末

端位姿,重新进行笛卡儿空间内的连续位姿跟踪,
最终完成奇异回避任务。
2. 2　 机械臂逆运动学的数值解法

在本文所述的奇异回避算法中,需要对奇异

区内已规划好的末端位姿进行运动学求逆,得到

关节角,从而为奇异区内的关节角拟合提供输入。
对任意自由度的空间机械臂,已知机械臂当

前时刻的关节角序列 q r,即可得到其所对应末端
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位姿矩阵为

T r =
n r o r a r p r

0 0 0 1
é
ë
êê

ù
û
úú (22)

假设期望末端位姿状态变量为

X f = [ x　 y　 z　 α　 β　 γ] (23)
可得到末端姿态矩阵为

Rf =
cos αcos β cos αsin βsin γ - sin αcos γ cos αsin βcos γ + sin αsin γ
sin αcos β sin αsin βsin γ + cos αcos γ sin αsin βcos γ - cos αsin γ
- sin β cos βsin γ cos βcos γ

é

ë

ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú

(24)

　 　 期望末端位置矢量为

p f = [ x　 y　 z] T (25)
当前时刻与终止时刻的末端位置矢量差值为

Δp f = p f - p r (26)
记 下 当 前 时 刻 的 姿 态 矩 阵 R r =

[n r 　 o r 　 a r] 与终止时刻的期望姿态矩阵 R f =
[n f 　 o f 　 a f], 计算由 R r 到 R f 的姿态变换的欧

拉轴角参数(k f,ϕ f),由此计算当前时刻与终止时

刻的末端姿态矢量差值 Δe 为

Δe = k f sin ϕ f (27)
联立式(26)、式(27)和式(20),得到基于速

度级的逆运动学求解方程为

Δp(q r)

Δe(q r)
é

ë
ê
ê

ù

û
ú
ú
= J#

r (q r)Δq (28)

式中:Δq 为关节角误差;J#
r 为 J r 的伪逆。

机械臂逆运动学的数值解法算法流程如图 2
所示。

图 2　 机械臂逆运动学的数值解法算法流程

Fig. 2　 Flowchart of inverse kinematics numerical

solution algorithm of manipulator

需要说明的是,对于相同的末端位姿矩阵,可
能存在关节角的多解情况。 本文算法所得到的关

节角迭代值与给定初始值的相关程度较大,因此

在使用本文算法时,应保证在关节角初值的邻域

内至少存在一组解,防止在迭代过程中出现角度

突变。
2. 3　 奇异回避算法的实现流程

2. 3. 1　 奇异区的判断

在建立了笛卡儿空间下的空间机械臂连续

位姿跟踪模型后,计算相邻迭代步的每一关节

角速度差值的绝 对 值 序 列 Δq i ( i = 1,2,…,
n) ,设 定 阈 值 εΔq, 假 设 当 迭 代 到 第 j 步 时,

Δq i j

Δq i j -1
> εΔq, 则判定机械臂进入奇异区,记下

当前时刻的 ε J = det( JT
riJ ri) , 作为机械臂处在

奇异区内的雅可比矩阵阈值,可得机械臂进入

奇异区的条件为

det(JT
r J r) < εJ (29)

需要指出,设定 εΔq的值越大,奇异区越小[20] 。
2. 3. 2　 进入奇异区后的机械臂路径规划

步骤 1　 以机械臂当前关节角为输入,进行

笛卡儿空间连续位姿跟踪,若不出现奇异,则转步

骤 6,反之转步骤 2。
步骤 2　 判定机械臂进入奇异区后,读取上

一迭代时刻的关节角 q j - 1,作为 2. 2 节所述算法

的初始关节角输入。
步骤 3　 初始化机械臂末端位姿矩阵误差阈

值 εT,每隔 k 步读取一次奇异区内所规划的末端

位姿状态变量 X ek,并记下相邻 2 次读取时间间隔

Δt,作为 2. 2 节所述算法的期望末端位姿矩阵输

入,可得到期望关节角 q ek。
步骤 4　 在进入奇异区后,记下上一时刻的

关节角 q j - 1、角速度 q̇ j - 1 和角加速度 q̈ j - 1,通过三

次多项式插值进行微分项提取:
q( t) = c0 + c1 t + c2 t

2 + c3 t
3 (30)

将 q j - 1、q̇ j - 1、q̈ j - 1和 q ek代入式(30),解得
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c0 = q j -1

c1 = q̇ j -1

c2 =
q̈ j -1

2

c3 =
q ek - q j -1

Δt3
-
q̇ j -1

Δt2
-
q̈ j -1

2Δt

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(31)

将式(31)代入式(30),可得终端时刻微分项

方程组为

q̇ ek =
q̈ j -1

2 Δt +
3(q ek - q j -1)

Δt

q̈ ek = - 2 q̈ j -1 -
6 q̇ j -1

Δt +
6(q ek - q j -1)

Δt2

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(32)

式(32)提取出了期望关节角的微分项,在一

些特殊情况下,用式(30)所得到的关节角速度曲

线会出现龙格现象 [21] ,同样会造成关节角突变问

题,因此需要对关节角进行二次拟合,避免此种问

题的产生。
读取奇异区内的迭代总步数 l,以及每一迭代

步的关节角度 q i、角速度 q̇ i 和角加速度 q̈ i,则
θ″( t i) = q̈ i

θ′( t i) = q̇ i

θ( t i) = q i

ì

î

í

ïï

ïï

　 　 i = 1,2,…,l (33)

式中:t i 为奇异区内第 i 次迭代时所对应的的仿

真时间。 令

h i +1 = t i +1 - t i 　 　 i = 1,2,…,l - 1 (34)
假设 θ″( t)在[ t i,t i + 1]区间内为线性函数,则

θ″( t) = q̈ i

t i +1 - t
h i +1

+ q̈ i +1

t - t i
h i +1

　 　 t ∈ [ t i,t i +1]

(35)
将式(35)积分 2 次,可得

θ′( t i +1 - 0) =
h i +1

3 q̈ i +1 +
h i +1

6 q̈ i +
q i +1 - q i

h i +1

θ′( t i + 0) = -
h i +1

6 q̈ i +1 -
h i +1

3 q̈ i +
q i +1 - q i

h i +1

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(36)

由式(36)可得

θ′( t i +1 + 0) = -
h i +1

6 q̈ i +2 +
h i +1

3 q̈ i +1 +
q i +2 - q i +1

h i +2

θ′( t i - 0) =
h i +1

6 q̈ i -
h i +1

3 q̈ i -1 +
q i - q i -1

h i

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(37)
联立式(36)和式(37),可得

h i

6 q̈ i -1 +
h i + h i +1

3 q̈ i +
h i +1

6 q̈ i +1 =

　 　
q̇ i +1 - q̇ i

h i +1
-
q̇ i - q̇ i -1

h i
(38)

令 f [ t i,t i +1] =
q̇ i +1 - q̇ i

h i +1
, 对式 (38)进行整

理,可得

h i

h i + h i +1
q̈ i -1 + 2 q̈ i +

h i +1

h i + h i +1
q̈ i +1 =

　 　 6
f [ t i,t i +1] - f [ t i -1,t i]

h i + h i +1
(39)

记

λ i =
h i

h i + h i +1

μ i =
h i +1

h i + h i +1

f[ t i -1,t i,t i +1] =
f [ t i,t i +1] - f [ t i -1,t i]

h i + h i +1

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(40)

联立式(36) ~ 式(38),可得

2 q̈0 + q̈1 = 6
q̇1 - q̇0 - q0h1

h2
1

q̈ l -1 + 2 q̈ l = 6
q lh l - q̇ l - q l -1

h2
l

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(41)

由式(40)和式(41)整理,可得

2 1
λ1 2 μ1

λ2 2 μ2

⋱ ⋱ ⋱
λ n -1 2 μn -1

1 2

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

q̈0

q̈1

q̈2

︙
q̈n -1

q̈n

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú

=

　 　 6

f [ t0,t1] - q l

h1

f [ t0,t1,t2]
f [ t1,t2,t3]

︙
f [ t l -2,t l -1,t l]
q l - f [ t l -1,t l]

h l

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

(42)

通过求解式 (36) 的方程组,即可完成所有

I = [ t i,t i + 1],i = 0,1,2,…, l - 1 区间内的关节角

度、角速度和角加速度序列的求解。
需要指出,k 的值越小,跟踪精度越高,同时

计算量也会相应增大。
步骤 5　 记录机械臂在奇异区内的每一迭代

步的机械臂末端位姿 T d,若满足:
det(T d - T f) < εT (43)

则停止规划,输出机械臂的关节角序列。 反

之,规划继续进行,直至离开奇异区后,转步骤 1。
步骤 6　 记录全部规划过程的关节角和关节

角速度序列,完成机械臂的路径跟踪。
经过上述 6 个步骤,可完成机械臂在笛卡儿

连续位姿跟踪过程中的奇异回避。 空间机械臂奇

异回避算法流程如图 3 所示。
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图 3　 空间机械臂奇异回避算法流程

Fig. 3　 Flow-chart of singularity avoidance algorithm for
space manipulator

3　 仿真验证

3. 1　 机械臂模型及仿真参数设置

本文以常用的 6R 空间机械臂为研究对象,
其系统模型如图 4 所示,图 4 中坐标系基于 DH
方法创建。

文献[19]给出了其质量特性参数,其中 L1、
L4、L6、L7 的值分别为 0. 30、0. 15、0. 10、0. 234 5 m,
d1、d2、d4 的值分别为 0. 30、0. 15、0. 70 m,a2、a3

分别为 0. 83、0. 03 m。
通过虚拟机械臂的方法对系统进行化简,不

改变其外形特征而仅改变机械臂各几何参数,其
中 L̂1、L̂4、L̂6、L̂7 分别为 0. 287 2、0. 145 9、0. 099 3、
0 . 234 1 m,d̂1 、d̂2 、d̂4 分别为 0 . 284 5 、0 . 141 3 、

图 4　 6R 机械臂的结构简图

Fig. 4　 Structure of 6R manipulator

0. 688 5 m, â2、â3 分别为 0. 799 5、0. 029 2 m。
对应的 DH 参数如表 1 所示,其中 θ i、α i、âdi、

d̂di为 DH 表示法的描述参数。
表 1　 6R 机械臂的 DH 参数

Table 1　 DH parameters of 6R manipulator

连杆 i θ i / ( °) α i / ( °) âdi / mm d̂di / mm
1 90 - 90 0 0

2 - 180 0 799. 5 0

3 - 90 90 29. 2 - 141. 3

4 0 - 90 0 - 688. 5

5 180 90 0 0

6 0 0 0 333. 4

3. 2　 算法校验

本文采用直线位姿跟踪,以梯形速度插值规

划机械臂的末端位姿,验证本文算法的奇异回避

效果。
设定基座姿态为 ψb = [0,0,0],初始时刻的

系统关节角为

Θ = [47 . 61° 　 110 . 2° 　 - 78 . 07° 　 85 . 23°
　 　 - 30° 　 77 . 68°]

系统初始时刻的末端位姿 P e0 及期望末端位

姿 P ef分别为

Pe0 = [0. 384 6 m　 - 0. 384 6 m　 1. 283 0 m
　 　 55 . 67° 　 61 . 10° 　 - 18 . 13°]
Pef = [0. 597 7 m　 - 0. 129 3 m　 1. 306 5 m
　 　 51 . 86° 　 51 . 92° 　 37 . 49°]
式中:位姿向量的前 3 项为机械臂末端相对于基

坐标系的位置坐标;后 3 项为末端姿态欧拉角,设
定规划时间为 20 s,加减速时间为 4 s。

采用经典笛卡儿路径跟踪算法,得到机械臂

各关节的角速度曲线,如图 5 所示。 可见,在 8. 8 s
左右,关节角速度开始出现跳变,仿真过程出现奇

异。 设定 εΔq = 5,εT = 10 - 8,判定奇异区在 8. 8 ~
11. 2 s 区间内。 选取 k = 1,在采用 2. 3 节所述

的奇异回避算法进行重新规划后,关节角速度曲

线如图 6 所示。
在进入奇异区后,发生奇异的关节角速度仍

会出现小幅振荡,这是由于在进入奇异区以前,雅
可比矩阵已经逐渐趋于病态,随着迭代的进行出

现误差积累,在进入奇异区后,机械臂需要较快地

调整关节角,以减小迭代误差,完成位姿跟踪。
由图 6 可见,机械臂在经过奇异区时,关节 1

到关节 3 的角速度未受影响,关节 5 的角速度出

现了[ - 5°,3°]区间内的小幅振荡,原本发生奇

异的关节 4 和关节 6 的角速度出现了在 [ - 5°,
3°]区间内的小幅振荡,但其幅值仍然得到了明

显的控制,避免了奇异的发生。
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图 5　 未进行奇异回避时机械臂各关节角速度

Fig. 5　 Angular velocity of each joint of manipulator without singularity avoidance

图 6　 进行奇异回避后的机械臂各关节角速度

Fig. 6　 Angular velocity of each joint of manipulator after singularity avoidance
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　 　 分别选取 k = 1、5、10 时,代入 2. 3 节所述算

法中,得到的末端位置跟踪误差和末端姿态跟踪

误差曲线分别如图 7 和图 8 所示。
由图 7 和图 8 可见,本文算法可以较好地完

成连续位姿跟踪任务。 k 值选取越小,机械臂在

刚好进入奇异区时的跟踪误差越大,这同样是由

于迭代过程中已经产生误差积累的缘故,上文已

进行详细说明。 在奇异区内经过短暂规划后,其
末端位姿跟踪精度则随着 k 值的减小显著提升。

实验结果表明,本文算法能够实现回避基座

可控空间机械臂的奇异,完成预期跟踪任务。

图 7　 k 取不同值时末端位置误差对比

Fig. 7　 Comparison of terminal position errors when
k is taken as different values

图 8　 k 取不同值时末端姿态误差对比

Fig. 8　 Comparison of terminal attitude errors when
k is taken as different values

4　 结　 论

1) 与传统的基于奇异分离和阻尼倒数的算

法相比,本文算法可适用于不同自由度、不同空间

构型的空间机械臂,并能够以较小的跟踪误差完

成机械臂的奇异回避,具备通用性。
2) 通过合理设定各项参数,本文算法可以以

不同的计算时间和跟踪精度完成奇异回避问题的

求解,使用者可以根据计算机性能进行权衡,选取

适用于自己的参数取值。
3) 由于本文算法采取在奇异区内分段规划

的策略对末端轨迹进行规划,在期望末端位姿处

在奇异区内时,机械臂仍能够完成位姿跟踪任务。
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A general singularity avoidance algorithm for
pedestal-controllable space manipulator

ZHAO Longze1, SHE Haoping1,∗ , HUANG Liangwei2, HUANG Longfei2

(1. School of Aerospace Engineering, Beijing Institute of Technology, Beijing 100081, China;

2. Qian Xuesen Laboratory of Space Technology, China Academy of Space Technology, Beijing 100094, China)

Abstract: A general singularity avoidance algorithm is proposed to solve the kinematic singularity prob-
lem of pedestal-controllable space manipulator in Cartesian path planning. First, we establish Jacobian matrix
of the space manipulator by the method of virtual mechanical arm, and determine singular area by judging the
relationship between the determinant of Jacobian matrix and angular velocity in real time. Then, Newton-
Raphson iterative method is used to solve inverse kinematics of manipulator. Finally, we design a segmental
path planning algorithm of " differential term extraction + refitting" for singularity avoidance, until the joint
angle breaks away from the singular area. Simulation results show that the proposed algorithm can accomplish
the singular avoidance task effectively. The proposed algorithm can be adapted to various degrees of freedom
and configurations of mechanical arm. Moreover, it is convenient for users to adjust the relationship between
calculation time and tracking accuracy, and has good universality.

Keywords: singularity avoidance; singular region determination; space manipulator; Newton-Raphson
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基于深度学习的焊缝 PAUT 数据
智能化分析方法

朱甜甜1,2, 宋波1,∗, 毛捷1,2, 廉国选1

(1. 中国科学院声学研究所 声场声信息国家重点实验室, 北京 100190;

2. 中国科学院大学 电子电气与通信工程学院, 北京 100049)

　 　 摘 　 　 　 要: 在焊缝超声相控阵检测(PAUT)中,对检测数据缺陷的识别定位目前多采用

传统的人工判读方式,判读效率较低,对检测人员的判读经验有较高要求,难以满足自动化超

声检测的要求。 基于深度学习中的目标检测和跟踪算法构建智能识别模型,通过对焊缝超声

相控阵检测的 S、B 扫图特征进行融合,并结合焊缝的三维结构信息,识别并定位出缺陷在焊

缝中的三维空间位置。 实验结果显示:缺陷框的平均三维 IOU(预测三维缺陷框和实际三维缺

陷框的平均交并比)达到 0. 644 9,较为接近缺陷的真实空间位置,可以实现焊缝超声相控阵

检测成像结果智能识别和定位。
关 　 键 　 词: 超声相控阵检测(PAUT); 焊缝检测; 深度学习; 目标检测; 跟踪算法; 缺

陷识别; 三维定位

中图分类号: TP399
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0504-10

　 　 工业中损伤缺陷的存在严重威胁结构安全和

可靠性,超声相控阵检测 ( phased array ultrasonic
testing, PAUT)技术实现了检测数据图像化,提升

了超声检测的适用性、直观性和精确性 [1] 。 由于

其突出的技术特点,PAUT 技术在焊缝检测中得

到广泛应用。 但由于焊缝缺陷的多样性,PAUT
数据判读一直以人工判读方式为主,导致数据分

析效率较低,工作量大,结果准确性依赖判读人员

的经验。 因此,寻找一种可以实现 PAUT 缺陷的

自动识别和定位的方法成为了研究热点。
在超声检测结果的智能识别方面,神经网络

方法一直是许多学者研究的热门领域。 1996 年,
陈彦华和李明轩 [2] 指出了人工神经网络可以有

效地对超声无损检测结果进行量化分析。 2001
年,刘镇清 [3] 对 BP 算法进行改进,提高了缺陷识

别率。 2005 年,陈国华等 [4] 论证了运用神经网络

进行缺陷智能定量识别的可行性,并构造了智能

识别实验系统,对含缺陷试样进行了定量识别实

验与分析。 2009 年,黄民和李功 [5] 采用基于距离

的类别可分性判据和人工神经网络模式识别方法

对焊缝超声检测中的缺陷进行自动识别和归类。
2006 年,随着深度学习方法的提出,并在 2010 年

取得突破性发展,对于超声检测结果的判断准确

性进一步提升,文献数据显示基于 CNN、Faster R-
CNN 等深度学习模型对于超声检测图像的识别

准确率能够达到 90% 以上。 2016 年,施成龙等 [6]

利用小波包变换提取缺陷特征信息,并应用深度

神经网络对得到的信息进行分类识别,提高了缺

陷分类的准确率。 2017 年,Meng 等 [7] 利用小波

系数作为输入,使用基于 CNN 的深度学习框架对
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碳纤维 材 料 中 的 缺 陷 成 功 分 类, 准 确 率 高 达

99. 87% 。2019 年,黄焕东等 [8] 使用 Faster R-CNN
网络对超声衍射时差法( time of flight diffraction,
TOFD)检测焊缝的缺陷图像进行识别,准确率高

达 97% 。
虽然深度学习对于超声检测二维图像数据中

的缺陷具有较好的识别能力,但在焊缝检测中,深
度学习模型不但要正确识别多种类型和位置的缺

陷信号,还需要对检测结果中由于焊缝几何外形、
噪声干扰、多次反射等原因造成的伪缺陷信号进

行判断,在达到较高缺陷识别率的基础上有效抑

制缺陷误报率。 本文基于深度学习模型提出一种

利用 PAUT 多角度视图进行缺陷智能识别的方

法,在超声相控阵扇形扫查三维检测数据的基础

上,通过将 S、B 扫图进行联合分析,并结合焊缝

轮廓信息,达到对焊缝 PAUT 缺陷识别和定位的

目的。

1　 焊缝的超声相控阵检测成像

超声相控阵成像是基于 PAUT 技术采集的三

维数据体按照实际物理位置关系重构后在不同平

面上的图像显示。 显示方式主要是 A、B、C、D、S
扫图 [9] ,其中 A 扫图与常规超声检测的显示方式

相同,是一种信号波形图,而 B、C、D、S 扫图是超

声信号回波幅值的成像图,显示方式如图 1 所示。
S 扫图(扇扫)是通过控制发射晶片的激励延迟,
改变合成声束的入射角和聚焦深度,从而对焊缝

区域形成一定角度的扇形覆盖。
进行焊缝超声相控阵检测时,将超声相控阵

换能器主轴方向垂直于焊缝延展放置,沿平行焊

缝方向做水平运动,实现超声对于整条焊缝区域

的完整覆盖,并最终形成该焊缝的三维检测数据。

图 1　 超声相控阵检测 B、C、D、S 扫图显示方式

Fig. 1　 B-, C-, D- and S-scan images display mode of
phased array ultrasonic testing

2　 焊缝超声相控阵检测成像缺陷的

自动识别定位

　 　 对 PAUT 数据分析时,当扇扫图像区域中出

现较高波幅的回波信号时,需要根据该信号相对

于焊缝的位置判断其是否为缺陷信号。 当该信号

远离焊缝边缘和热影响区时,则判定该信号不是

焊缝区域中的缺陷显示。 通过将焊缝的坡口轮廓

和母材厚度特征与检测成像进行叠合,实现 S、B
扫图检测信息的完善,从而实现基于焊缝结构信

息和图像特征的缺陷信息识别和定位。
本文对于焊缝 PAUT 数据中缺陷的自动识别

和定位主要分为初步检测、联合检验、缺陷跟踪和

缺陷三维位置回归。 其中初步检测使用改进的

Faster R-CNN 算法针对缺陷图像中的特征进行识

别;联合检验算法联合 S、B 扫图缺陷的图像特征

和焊缝三维结构对缺陷信息进一步筛选并修正定

位;缺陷跟踪使用 Sort 算法对缺陷进行跟踪归类。
整个过程的流程如图 2 所示。

图 2　 基于深度学习的焊缝超声相控阵检测缺陷的自动识别和定位流程

Fig. 2　 Flowchart of automatic identification and positioning of welding seam phased array ultrasonic
testing defects based on deep learning

2. 1　 Faster R-CNN 算法

Faster R-CNN 算法是由 Girshick 等 [10] 在 Fast
R-CNN [11] 算法基础上提出的,由一个 Fast R-CNN
网络和一个深度全卷积网络 RPN 这两个模块组

成,其架构如图 3 所示。 Faster R-CNN 算法核心

是设计了 RPN 区域生成网络替代之前 R-CNN 系

列的 Selective Search 方法,使得模型的参数空间

规模得到显著的降低,减少了模型的运算时间。
其基本流程为:先使用卷积基础网络提取原图特

征,再将提取到的特征图送入 RPN 网络生成预选

框,最后通过 ROI 池化层和全连接层进行分类和

预选框的回归。
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图 3　 Faster R-CNN 算法架构

Fig. 3　 Architecture of Faster R-CNN algorithm

　 　 基于 Faster R-CNN 网络对检测图像样本中

的缺陷区域进行识别和回归,需要对样本数据进

行缺陷标记,如图 4 所示,标记的矩形框为具有缺

陷特征的区域,S 扫图上标记的缺陷和 B 扫图上

标记的缺陷是同一个缺陷。 对 S 扫图标记时,除
了标记缺陷部分,还需要在原图上绘制出焊缝轮

廓区域,即图中“X”型线条部分,使焊缝轮廓区域

也具有图片特征,经过算法训练可以初步忽略焊

缝轮廓区域外部的缺陷特征。 标记好的样本数据

有着明显的图片特征,“X”型线条部分为焊缝轮

廓,中间扇形部分为检测区域,圆条状区域为缺

陷。 利用 Faster R-CNN 算法,可以提取这些特

征,通过对网络进行训练,初步检测出 S、B 扫图

中的缺陷部分,得到缺陷的初步信息(位置分布

和大小)。

图 4　 S 扫图和 B 扫图样本的标记示意图

Fig. 4　 Schematic diagram of marking of S-scan and
B-scan image samples

2. 2　 缺陷联合检验算法

在焊缝超声相控阵检测时,由于电气噪声和

焊缝结构噪声的影响,在超声相控阵检测 S、B 扫

图上会呈现出具有类似缺陷特征的伪缺陷显示,
由于 Faster R-CNN 算法是对单张图像进行识别,
此时单独依靠 S 扫图或者 B 扫图中的信息会造

成误判。
除此之外,焊缝超声相控阵检测需要采用多

次回波才能覆盖整个焊缝区域(本文中只讨论一

次波和二次波),如图 5( a)所示。 图中未经反射

的声束为一次波,经过一次反射的声束为二次波,
当二次波检测到缺陷时,由于声程长,显示的缺陷

深度会大于母材厚度。 当同一个缺陷同时被一次

波和二次波检测到,在 S、B 扫图中将形成缺陷的

二次回波检测成像,从而导致同一缺陷被重复识

别记录,如图 5(b)所示。
基于以上 2 点,本文设计了缺陷联合检验算

法,流程如图 6 所示。 首先,在识别缺陷时将 S、B
扫图的缺陷信息进行联合判断,即某个缺陷在 S、
B 扫图上对应深度位置处都存在,且在 B 扫图上

的延伸大于设定的延伸阈值(本文实验设定延伸

阈值为 3 mm),从而删除伪缺陷信息,提高缺陷的

识别准确率。 其次,在定位缺陷时区分一次波和

二次波检测到的缺陷信息,通过焊缝的三维结

构信息重新将二次波检测到的缺陷映射回焊缝

深度内,修正缺陷的定位深度,进一步提高缺陷

的识别准确率。 具体操作时,对于缺陷深度大

于母材厚度的缺陷进一步判断,将缺陷深度映

射到母材厚度范围内,若映射后的缺陷位置与

一次波检测到的缺陷位置重合度大于 80% ,则
判断为同一个缺陷,删除该缺陷信息,反之,则
保留该缺陷信息。
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图 5　 一次波、二次波声束图及其检测焊缝缺陷示意图

Fig. 5　 Schematic diagram of primary and secondary acoustic
beams and their detection of weld seam defects

2. 3　 Sort 目标跟踪算法

通过缺陷联合检验算法对缺陷信息进行筛选

后,可以得到较为准确的 S 扫图缺陷信息,在此基

础上采用 Sort 算法对缺陷进行跟踪归类,建立 S
扫图数据序列中缺陷的对应关系,判断出同一缺

陷的延伸分布,从而回归出缺陷的三维空间位置

分布信息。
Sort[12] 算法是一种多目标跟踪算法。 该算法

在给定的图像序列中,找到并跟踪运动的物体,并
将不同帧的运动物体进行识别、定位和分类 [13] 。
Sort 算法一般用于视频中的物体检测,等价为在

连续的图像帧之间构建基于目标位置、速度、形
状、纹理、色彩 等有关特征的对应匹配问题 [14-15] 。
在焊缝超声相控阵检测中,序列的 S 扫图可以看

作是对于物体的切片检测,其中切片数可以类比

为视频中的帧数,而缺陷由于其延展性可以类比

为在不同切片中是运动的,相当于视频中物体在

每帧之间的运动,故可以使用该算法跟踪识别不

同切片中的缺陷。 在获得缺陷的边界框信息后,
Sort 算法会以每个检测和现有目标的所有预测边

界框之间的交并比( IOU)作为前后切片之间目标

关系的度量指标,并利用卡尔曼滤波器预测不同

切片中的缺陷位置,以及利用匈牙利算法进行数

据关联和匹配,从而实现缺陷的跟踪定位 [16-18] 。
若当前切片与预测下一张切片中的缺陷框匹配

图 6　 缺陷联合检验算法流程

Fig. 6　 Flowchart of defect joint inspection algorithm

时,会自动给缺陷框进行 ID 标注。 若 ID 相同,则
表示这些切片中的缺陷为同一个缺陷的延伸,反
之,则表示不是同一个缺陷。

3　 实验及结果分析

3. 1　 实验条件和实验样本

本文实验使用相控阵超声信号发射接收装置

进行数据采集,并使用 GeForce GTX 1080 GPU 和

i7-7700 CPU 的计算机训练检测模型。 实验挑选

厚度分别为 12,14,18,20,24,30 mm 的焊缝,焊缝

坡口类型为 X 型,焊缝样本缺陷信息如表 1 所示。
　 　 使用超声相控阵设备对 25 条焊缝进行检测,
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表 1　 焊缝样本缺陷信息

Table 1　 Defect information of weld seam sample

参数 数值

缺陷总个数 　 　 56

未熔合缺陷个数 15

焊趾裂纹个数 　 15

根部裂纹个数 　 8

体积型缺陷个数 18

每隔 1 mm 对焊缝切片进行扫查,S 扫图模式的角

度范围为 40° ~ 70°,获得每个焊缝的 S 扫图样本

为 300 张,B 扫图样本为 31 张。 取其中的 23 条

焊缝数 据 进 行 缺 陷 图 像 筛 选, 最 终 一 共 获 取

992 张含有缺陷的 S 扫图像和 336 张含有缺陷的

B 扫图像作为样本集,样本集中共含有缺陷 56 个

(见表 1)。 在添加焊缝轮廓后,将这些 S 扫图和

B 扫图分别按照 1 ∶ 1 的比例分为训练集和验证

集,即训练集和验证集上的 S 扫图样本各为 496
张,B 扫图样本各为 168 张。 最后使用标注软件

对 S、B 扫图进行缺陷框的人工标注,标注的内容

为 S、B 扫图上缺陷的位置和尺寸。 另外,将剩下

的 2 条焊缝检测数据作为测试样本,做好焊缝轮

廓标记但不进行缺陷标注,共包含 S 扫图样本

600 张,B 扫图样本 62 张。
3. 2　 实验结果与分析

3. 2. 1　 Faster R-CNN 缺陷检测结果

本节实验中对 Faster R-CNN 代码进行了改

进和修改,使用 ResNet101 网络作为基础的特征

提取网络,同时设置了 2 套参数模型( S 扫图和 B
扫图),使程序可以依次完成训练并检测 S 扫图

和 B 扫图 2 种不同的缺陷图像。 为了检验模型

性能,在验证集上使用召回率、准确率和 AP 值来

评价模型。 其中 AP 值为 PR 曲线(横坐标为召回

率,纵坐标为查准率)下覆盖的面积,用来衡量模

型在每个具体类别上的好坏,AP 值越大则说明模

型性能越好 [19] 。 召回率、准确率计算如下:

Recall = TP
TP + FN (1)

Precision = TP
TP + FP (2)

式中:TP 为真的正样本数;FP 为假的正样本数;
FN 为假的负样本数。

实验所得 S 扫图、B 扫图的 PR 曲线如图 7 所

示(图中:flaw 表示缺陷识别的 PR 曲线);验证集

上的实验结果如表 2 所示;测试集上的测试结果

如表 3 所示。
从以上实验结果可以看出,训练的 Faster R-

CNN 检测模型性能较好,对焊缝超声相控阵 S 扫

图和 B 扫图中的缺陷检测,总体准确率达到了 0. 9

图 7　 S 扫图和 B 扫图的 PR 曲线

Fig. 7　 PR curves of S-scan and B-scan images

表 2　 Faster R-CNN 在验证集上的验证结果

Table 2　 Faster R-CNN verification results on
verification set

显示

形式

验证集

样本数

平均

召回率

平均

准确率
AP 值

S 扫图 496 0. 517 8 0. 999 2 0. 909 1

B 扫图 168 0. 500 4 0. 998 3 0. 908 1

表 3　 Faster R-CNN 在测试集上的测试结果

Table 3　 Faster R-CNN test results on test set

显示

形式

测试集

样本数

漏检

样本数

误判

样本数
准确率

S 扫图 600 0 5 0. 991 7
B 扫图 62 4 0 0. 935 5

以上,拥有较好的缺陷识别效果。 但由于某些缺

陷在 B 扫图边缘且分布稀疏,导致提取的缺陷特

征不显著而存在部分漏检情况,而有些缺陷在 S
扫图相邻两缺陷之间的边缘地带,导致识别出现

误判的情况,如图 8 所示。
Faster R-CNN 可以用于初步缺陷检测,检测

得到信息中存在部分伪缺陷和噪声缺陷,单独根

据 S 扫图或者 B 扫图难以区分。 如图 9 所示,
图 9(a)为 S 扫图,Faster R-CNN 检测出 2 个缺陷,
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图 8　 S 扫图的误判和 B 扫图的漏检示意图

Fig. 8　 Schematic diagram of misjudgment of S-scan
images and missed detection of B-scan images

图 9　 含有伪缺陷信息的 S 扫图和 B 扫图

Fig. 9　 S-scan and B-scan images with false
defect information

其中下端缺陷较小,且概率仅为 0. 884,单独根据

S 扫图难以判断是否为真实焊缝缺陷;图 9(b)为

B 扫图,Faster R-CNN 检测出 1 个缺陷,概率为

0. 508,且边缘处仍有 2 个类似缺陷却并未检出的

区域,其位置结构单独根据该 B 扫图难以判断是

否为焊缝缺陷。 因此,这些检测所得的信息并不

完全准确,针对这些缺陷信息需要结合 S 扫图和

B 扫图进一步判断。
3. 2. 2　 缺陷联合检验算法结果

由于 Faster R-CNN 算法检测后的缺陷信息

中仍含有伪缺陷和噪声缺陷,且不能区分一次波

和二次波的检测缺陷,只能用于初步的检测缺陷,
将经过 Faster R-CNN 检测后的 S、B 扫图缺陷信

息进行联合检验,缺陷筛选结果如 图 10 所示,
图 10(a)为 Faster R-CNN 检测结果,图 10(b)为缺

陷联合检验结果。 缺陷联合检验算法对图 10(a)
中的 2 个缺陷寻找相应角度的 B 扫图,通过结合 B
扫图中的缺陷特征,判断概率为 1. 000 的上端缺陷

为真实焊缝缺陷,概率为 0. 603 的下端缺陷为焊缝

上盖面的伪缺陷,因此删除伪缺陷保留真实缺陷,
即保留图 10(b)中矩形框标记处的缺陷。

缺陷联合检验算法除了可以滤除伪缺陷外,
还可对一次波检测到的缺陷框进行高度的校正,
如图 11 所示。 图 11( a)为经过 Faster R-CNN 算

法初步检测的结果,图 11( b)为经过缺陷联合检

图 10　 Faster R-CNN 检测的 S 扫图和联合缺陷检验

筛选后的 S 扫图

Fig. 10　 S-scan image detected by Faster R-CNN and S-scan
image after defect joint inspection algorithm detection
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图 11　 S 扫图初步检测和联合检测对比

Fig. 11　 Comparison of S-scan images preliminary
detection and joint detection

验的检测结果。 经过 Faster R-CNN 算法检测后,
已经识别和定位出图像上拥有缺陷特征的部分,
但是显然可以看出该缺陷下半部分的深度已经大

于母材厚度,判断该缺陷含有二次波检测到缺陷

部分;通过缺陷联合检验算法后,确定其二次波检

测到的缺陷部分与一次波检测到的缺陷部分重

合,为同一个缺陷,故实际缺陷框的位置为一次波

检测到的缺陷部分,只保留图 11( b)中矩形框标

记位置,最终修正缺陷框的高度。
3. 2. 3　 Sort 算法跟踪缺陷结果

在 3. 2. 2 节中已经获得了序列 S 扫图中较为

准确的缺陷信息,利用 Sort 算法将序列 S 扫图中

的缺陷信息作为输入,按自然数顺序对缺陷进行

ID 标注,若 ID 相同,则是同一个缺陷,反之则不

是同一个缺陷。 经过 Sort 算法对焊缝 1 中缺陷的

跟踪结果如图 12 所示。
3. 2. 4　 三维缺陷框回归结果

由 Sort 算法已经检测出每个延伸缺陷切片的

位置,根据每个切片缺陷的位置和大小,并结合焊

缝的三维参数对三维缺陷框进行逻辑回归,即取

切片截面缺陷覆盖部分最大值作为缺陷框截面大

小(宽、高),同一个缺陷的切片连续距离作为缺陷

框的延伸(长),最终得到缺陷框的三维位置信息

如表 4 所示,建立的三维模型示意图如图 13 所示。

图 12　 焊缝 1 的缺陷跟踪结果

Fig. 12　 Defect tracking results of No. 1 weld seam
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表 4　 预测的三维缺陷框的位置信息

Table 4　 Location information of predicted 3D defect box

焊缝 缺陷 ID
缺陷框中心与焊缝

中心距离 / mm
缺陷框中心

埋深 / mm
缺陷框中心

切片位置 / mm
缺陷框长度 /

mm
缺陷框宽度 /

mm
缺陷框高度 /

mm

1
1 - 7. 71 1. 34 　 2. 95 　 3. 90 2. 56 2. 62
3 2. 60 6. 42 96. 95 11. 90 4. 02 5. 19
4 3. 72 10. 81 130. 65 5. 90 2. 69 2. 54

2

1 - 3. 54 7. 47 208. 80 35. 60 3. 45 4. 29
2 6. 77 1. 62 245. 45 27. 70 3. 90 3. 53
3 6. 63 1. 10 270. 15 3. 90 2. 51 2. 24
4 8. 46 2. 14 284. 55 8. 90 3. 64 4. 22

图 13　 焊缝 1 和焊缝 2 中缺陷位置的三维模型

Fig. 13　 Three-dimensional model of defect position
in No. 1 weld seam and No. 2 weld seam

其中焊缝 1 中 ID 为 2 的缺陷信息由于其缺陷长度

小于设定延伸阈值被判断为非延伸缺陷,进而删除。

　 　 为了验证实验结果的准确性,采用相控阵分

析软件对实验数据进行人工评判,得到缺陷位置

结果如表 5 所示。 同时采用三维 IOU 的方法来

评判准确性,三维 IOU 越大,则说明实验结果越

准确,结果如表 6 所示。 三维 IOU 计算式为

IOUV =
V intersect

V sum - V intersect
(3)

IOUV = 1
m∑

m

i = 1
IOUV i

(4)

式中:V intersect为实验预测的缺陷框和实际缺陷框

的重合部分的体积;V sum 为实验预测的缺陷框和

实际缺陷框的体积和;m 为缺陷框的数量。
对比结果显示,测试的 2 个焊缝缺陷框的三

维 IOU 均在 0. 5 以上,三维 IOU 平均值达到

0. 644 9,算法定位的缺陷框和实际的缺陷框有较

高的重合度,说明本文算法可以有效地对工件焊

缝中的缺陷进行识别和三维定位,可以应用于焊

缝缺陷的智能识别和定位。
表 5　 实际的三维缺陷框的位置信息

Table 5　 Location information of actual 3D defect box

焊缝 缺陷 ID
缺陷框中心与焊缝

中心距离 / mm
缺陷框中心

埋深 / mm
缺陷框中心

切片位置 / mm
缺陷框长度 /

mm
缺陷框宽度 /

mm
缺陷框高度 /

mm

焊缝 1
1 7. 90 1. 25 　 3. 45 　 4. 90 2. 20 2. 30
3 2. 52 6. 20 95. 50 8. 00 3. 40 4. 70
4 3. 95 10. 6 130. 15 6. 90 2. 30 2. 80

焊缝 2

1 3. 60 7. 70 207. 80 31. 60 3. 60 3. 80
2 7. 00 2. 05 248. 90 18. 80 4. 20 4. 10
3 6. 40 1. 30 270. 15 3. 90 2. 20 2. 60
4 8. 70 1. 90 284. 55 8. 90 3. 00 3. 80

表 6　 三维 IOU 计算结果

Table 6　 Calculated results of 3D IOU

焊缝 缺陷 ID IOUV IOUV

焊缝 1
1 0. 627 5
3 0. 514 9
4 0. 643 3

焊缝 2

1 0. 760 3 0. 644 9
2 0. 527 4
3 0. 709 2
4 0. 732 0

4　 结　 论

1) 本文通过深度学习目标检测算法结合焊

缝坡口结构信息的 S、B 扫图进行缺陷的初步识

别和定位,利用缺陷联合检验算法对初步的缺陷

信息进行检验,筛选缺陷并进行缺陷深度位置的

修正,最后通过目标跟踪算法对缺陷进行跟踪,准
确识别出焊缝中的延伸缺陷并回归定位缺陷的三
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维位置。
2) 通过实验验证,在 S 扫图中缺陷的识别准

确率达到 0. 991 7,在 B 扫图中缺陷的识别准确率

达到 0. 935 5,定位的三维缺陷框平均 IOU 达到

0. 644 9,接近缺陷的真实空间分布,能够实现焊

缝缺陷的快速智能判断。
由于受到样本数量的限制,目前进行测试的

缺陷类型有限,后期将通过现场检测扩充样本数

量,进一步提升模型识别的准确率和泛化能力。
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PAUT data intelligent analysis method of welding
seams based on deep learning

ZHU Tiantian1,2, SONG Bo1,∗ , MAO Jie1,2, LIAN Guoxuan1

(1. State Key Laboratory of Acoustics, Institute of Acoustics, Chinese Academy of Sciences, Beijing 100190, China;

2. School of Electronic, Electrical and Communication Engineering, University of Chinese Academy of Sciences, Beijing 100049, China)

Abstract: In the welding seam phased array ultrasonic testing (PAUT), the traditional manual judgment
method is used to identify and locate the defects in the inspection data. However, this method has lower
interpretation efficiency and higher requirements for the experience of the inspectors, and it has difficulty for
meeting the requirements of automated ultrasound inspection. In this paper, combined with the features of S
and B scan images of welding seam PAUT and 3D structure of weld, an intelligent recognition model based on
target detection and tracking algorithm in deep learning is proposed to identify and locate the weld defect
automatically. The experimental results show that the average value of 3D IOU of the defects ( the average in-
tersection ratio of the predicted and the actual 3D defect frame) reaches 0. 644 9, which is close to the real
defects’ location. This method can realize the intelligent recognition and positioning from PAUT imaging data
in welding seam.

Keywords: phased array ultrasonic testing (PAUT); weld seam testing; deep learning; target detection;
tracking algorithm; defect recognition; three-dimensional positioning
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基于 A2-RO 电路版图填充的硬件
木马抗植入方法

李宗哲1, 何家骥2, 马浩诚1, 刘燕江3, 秦国轩1, 赵毅强1,∗

(1. 天津大学 微电子学院, 天津 300072;　 2. 清华大学 微电子学研究所, 北京 100084;

3. 中国人民解放军战略支援部队信息工程大学, 郑州 450001)

　 　 摘 　 　 　 要: 集成电路芯片制造过程中,攻击者可以利用电路版图中的空白区域植入硬

件木马。 为此,提出了一种基于 A2-RO 电路版图填充的硬件木马抗植入方法,以减小电路版

图中的空白区域为防护目标,设计了能够动态监测稀有节点翻转情况的功耗表征结构 A2-
RO,并提出了迭代填充算法及路径构建算法,通过在电路版图的空白区域中智能化地构建

A2-RO 电路,提高了电路的安全防护水平。 基于 SMIC 180 nm 工艺,以 ISCAS’85 和 ISCAS’89
中的基准电路作为研究对象进行仿真验证。 仿真结果表明:版图填充后,芯片的面积利用率提

高至 95% 以上,剩余空白区域无法填充最小尺寸的标准单元。 A2-RO 电路移除攻击后的侧信

道电流变化值为 1. 921 mA,有效实现了对版图空白区域的防护。 版图填充的额外布线资源开

销可控制在 7% 以内,对关键路径延时的影响在 1. 2% 以内。
关 　 键 　 词: 集成电路; 硬件木马; 版图填充; 稀有节点; 标准单元

中图分类号: TN47
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0514-08

　 　 随着半导体工业的全球化发展,集成电路的

设计与制造过程相分离,可能会引发一系列的硬

件安全威胁,如硬件木马攻击等 [1-3] 。 在超大规

模集成电路(VLSI)的设计阶段,由于存在时钟树

综合等设计过程的原因,现有的电子设计自动化

( EDA ) 工 具 无 法 使 芯 片 的 面 积 利 用 率 达 到

100% ,标准单元布局后往往会遗留未利用的空白

区域,为了实现扩散层的连接,这些空白区域将被

放置填充单元。 由于填充单元结构简单,极易被

恶意的芯片制造商识别 [4] 。 制造商通过移除填

充单元,并在相应位置植入额外电路,可以实现对

芯片内部信息的窃取或者对正常功能的破坏,这
种恶意植入的电路也被称为硬件木马 [5-6] 。

Li 等 [7] 指出芯片设计者在设计阶段采用版

图填充技术等硬件木马抗植入方法,可以有效抵

御上述安全威胁。 Cocchi 等 [8] 提出在芯片空白

区域填充含有逻辑功能的标准单元,从而避免硬

件木马的植入。 Xiao 等 [9] 指出仅在空白区域填

充标准单元仍有被攻击者识别并移除的风险,提
出了基于内建自认证( built in self authentication,
BISA)的版图填充技术,将标准单元构建为具有

感知功能的 BISA 电路,该方法不仅能降低填充

单元被攻击者识别的风险,而且如果 BISA 电路

中的标准单元被移除,BISA 电路的输出签名将发

生改变。 Ba 等 [10] 提出了基于移位寄存器的版图

填充及感知技术。 然而,为了实现硅后对签名结

果的验证,上述版图填充技术均需要额外的芯片

引脚。 此外,由于 BISA 电路及移位寄存器电路
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中标准单元尺寸限制,无法应用于初始面积利用

率大于 85% 的原始电路版图中,限制了版图填充

技术的应用场景。 Supon 等 [11] 提出了一种基于

时间数字转换器( TDC)的版图填充方法,由于电

路结构限制,该方法与现有数字电路设计流程兼

容性较差,且无法实现智能化填充。
针对上述问题,本文提出了一种基于功耗表

征结构的 A2-RO 电路版图填充硬件木马抗植入

方法。 在电路版图的空白区域中植入 A2-RO 结

构,一旦攻击者通过移除 A2-RO 结构来植入硬件

木马,通过硅后验证侧信道电流信息,能够及时地

发现硬件木马的植入。 该电路依据稀有节点的活

性,调节工作模式,避免了额外的引脚开销,且可

填充于初始面积利用率达 90% 的原始电路版图

中。 此外,本文提出了迭代填充算法及路径构建

算法,实现了 A2-RO 电路的智能填充。 版图填充

后,芯片面积利用率提高至 95% 以上,且 A2-RO
电路 移 除 攻 击 前 后 的 侧 信 道 电 流 偏 差 值 为

1. 921 mA,阻止了攻击者在版图空白区域中植入

硬件木马。

1　 A2-RO 电路原理及分析

基于 A2-RO 电路版图填充方法的原理是:在
原始电路版图的空白区域中填充 A2-RO 电路,将
A2-RO 电路的输入端与原始电路稀有节点进行

连接。 稀有节点是指电路中存在稀有值,且很难

翻转到稀有值的节点 [12] 。 利用 A2 电路 [13] 监控

输入节点切换概率的特性,控制 A2-RO 电路的工

作模式。 当原始电路正常工作时,稀有节点切换

概率低于切换阈值 P th,此时 A2 电路输出高电平,
与 A2 电路连接的环形振荡器(RO)未起振;当稀

有节点切换概率高于切换阈值 P th 时,A2 电路输

出低电平,RO 电路起振,此时 RO 将产生特定的

侧信道电流信息,当 A2-RO 电路被攻击者移除

时,电流信息将发生改变,通过硅后验证芯片电源

引脚的电流信息,即可判断 A2-RO 电路是否被攻

击者篡改,从而实现硬件木马的抗植入。
A2-RO 电 路 如 图 1 所 示。 电 路 输 入 端 为

DIN,DIN 与原始电路的稀有节点连接。 M0、M1、
M2、C unit、Cmain 组成电容充放电结构,其中 C unit 与

Cmain为由 NMOS 管源漏短接组成的 MOS 电容。
M3、M4、M5、M6、M7 及 M8 组成施密特触发器。
A2 电路波形图如图 2 所示,图中 V t + 代表施密特

触发器的正向阈值电压,V t - 代表负向阈值电压。
随着 DIN 端电平切换,将出现由节点 A 流向节点

B 的电荷积累电流 Iac,节点 B 电压将上升:

ΔV =
C1(VDD - VB)

C1 + C2
(1)

式中:C1 为电容 C unit的电容值;C2 为电容 Cmain 的

电容值;VDD 为电源电压;VB 为 DIN 端电平翻转

前,节点 B 的初始电压。 由于漏电流的影响,
NMOS 管 M2 具有泄漏电流 Iea。 定义当 DIN 端的

切换概率 P sw等于切换阈值 P th时,Iac等于 Iea。

图 1　 A2-RO 电路

Fig. 1　 A2-RO circuit

图 2　 A2 电路波形示意图

Fig. 2　 Schematic diagram of A2 circuit waveform

　 　 切换概率 P sw可以表示为

P sw =
N sw

T tot
(2)

式中:N sw为节点的切换次数;T tot为组合逻辑电路

施加的测试向量个数或时序电路施加的时钟周期

个数。

当原始电路正常工作时,稀有节点的切换概

率低于切换阈值:
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P sw < P th (3)
Iac < Iea (4)

此时,节点 C 为高电平,RO 电路未起振,A2-
RO 电路仅具有静态功耗,对原始电路的功耗特

性影响很小。 采用文献 [14]中提出的基于遗传

算法的稀有节点活性提升方法,即可筛选获得提

高稀有节点切换概率的测试向量组。 向原始电路

循环输入该测试向量组,使稀有节点的切换概率

高于切换阈值:
P sw > P th (5)
Iac > Iea (6)

节点 C 切换为低电平,RO 电路内节点 D 切

换为高电平,RO 电路由一级与门和奇数级非门

组成,当节点 D 为高电平时,RO 电路起振。 此

时,将原始电路输入引脚置 0,使原始电路内部节

点停止翻转,电路的功耗特征为

P tot = P sta + PAsta + PRdyn (7)
式中:P sta为原始电路的静态功耗;PAsta为 A2 电路

的静态功耗;PRdyn 为 RO 电路的动态功耗。 假设

RO 电路中任意一级反相器被攻击者移除,RO 环

路的结构完整性将被破坏,此时电路的功耗特

征为

P′tot = P sta + PAsta + PRsta (8)
式中:PRsta为 RO 电路中未被移除的非门的静态

功耗。 移除攻击前后的功耗特征变化量为

ΔP = P tot - P′tot = PRdyn - PRsta (9)
PRdyn ≫ PRsta (10)

因此,RO 环路中任意一级被移除,A2-RO 电

路激活时的平均功耗将发生显著变化,通过分析

芯片电源引脚的电流信息,即可验证填充单元是

否被攻击者篡改。

2　 版图填充流程与算法设计

2. 1　 版图填充设计流程

为了降低设计时间开销,提高硬件木马抗植

入方法的实用性,基于 A2-RO 电路的版图填充技

术的设计流程与数字电路设计流程兼容,如图 3
所示,虚线外为数字电路标准设计流程,虚线内为

版图填充技术流程,具体步骤如下:
步骤 1　 读取时钟树综合后的设计交换格式

(DEF)文件及物理库交换格式( LEF)文件,获取

原始电路标准单元的尺寸信息及位置信息。
步骤 2　 根据原始电路设计文件,向输入引

脚输入测试向量,进行仿真,提取版图中的稀有

节点。

图 3　 版图填充流程

Fig. 3　 Layout filling flowchart

步骤 3　 根据版图信息,采用迭代填充算法

(详见 2. 2 节),规划标准单元布局,输出用于控

制 EDA 工具自动化布局的脚本文件。
步骤 4　 采用路径构建算法(详见 2. 3 节),

识别标准单元的位置及类型,根据标准单元信息

及稀有节点信息,规划标准单元的连接关系,构建

A2-RO 电路,并输出用于控制 EDA 工具自动化布

线的脚本文件。
步骤 5　 将标准单元布局脚本及布线脚本导

入物理设计工具,实现版图填充。
2. 2　 迭代填充算法

为了实现 A2-RO 电路的智能化填充,采用

SMIC 180 nm 工艺库中的标准单元构建 A2-RO 电

路,并提出了迭代填充算法。 SMIC 180 nm 工艺

库的标准单元信息如表 1 所示。 其中 INVX1、IN-
VX2、INVX3、INVX8、INVX12 为非门;AND2X1 为

二输入与门;A2 为依据 A2 电路原理图,定制化

设计的符合数字电路标准单元设计规范的 A2
电路标准单元。 迭代填充算法设计流程如图 4
所示。 具体流程如下:首先,读取空白区域信息

及稀有节点位置信息。 其次,寻找距离稀有节

点最近且满足尺寸要求的空白区域,填充标准

单元 A2 及 AND2X1。 然后,提取 A2 及 AND2X1
填充后空白区域集合 B = { b1 , b2 ,…, b n } 。 最

后,循环读取每个空白区域 b i∈B( i = 1,2,…,

n) ,采用贪婪算法 [15] ,填充多种尺寸的非门,使
剩余空白区域 b′i无法填充工艺库中最小尺寸标

准单元 INVX1,输出标准单元布局脚本文件,算
法结束。
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表 1　 标准单元信息

Table 1　 Standard cell information

标准单元名称 高度 / μm 宽度 / μm

INVX1 5. 04 1. 32

INVX2 5. 04 1. 98

INVX3 5. 04 2. 64

INVX8 5. 04 3. 96

INVX12 5. 04 8. 58

AND2X1 5. 04 2. 64

A2 5. 04 18. 48

图 4　 迭代填充算法流程

Fig. 4　 Iterative filling algorithm flowchart

2. 3　 路径构建算法

为了将已填充的标准单元构建为整体的 A2-
RO 抗硬件木马植入电路,提出了基于模拟退火

算法 [16] 的路径构建算法。 首先识别标准单元类

型,然后对 A2-RO 电路的路径进行数学建模,并
进行路径规划,寻找近似最优路径,使 A2-RO 电

路的布线资源开销近似最小。 模拟退火算法具有

收敛速度快的特点,适用于求解复杂的非线性优

化问题。
路径构建算法以标准单元的位置信息为初始

参数,以路径总长度 d(w)为目标函数。 集成电

路版图采用网格布线的方式进行布线,为了准确

模拟实际布线长度,标准单元之间的距离采用曼

哈顿距离进行计算。 标准单元 i 与标准单元 j 之
间的距离为

d ij = x i - x j + y i - y j (11)

式中:x i 和 x j 分别为标准单元 i 和标准单元 j 的
横坐标;y i 和 y j 分别为标准单元 i 和标准单元 j
的纵坐标。

算法流程如图 5 所示。 具体如下:首先,读取

已填充的标准单元位置及类型,读取稀有节点位

置信息,设定初始温度 T0、截止温度 Tmin、迭代次

数 N,当前温度 T = T0。 其次,随机生成初始路径

构建 A2-RO 电路,计算得到目标函数 d(w),随机

扰动 [16] 产 生 新 路 径, 计 算 新 路 径 的 目 标 函 数

d(w′) ,求解差值:
Δd = d(w′) - d(w) (12)

如果 Δd≤0,则接受新解 w = w′;否则按照

Metropolis 准则,以概率 p ( Δd) 接受新解作为当

前解:
p(Δd) = e -Δd / T (13)

然后,判断是否达到迭代次数及是否满足停

止准则 T < Tmin,当满足条件时,退出循环。 最后,
返回最优路径,输出布线脚本文件,算法结束。

图 5　 路径构建算法流程

Fig. 5　 Path construction algorithm flowchart

3　 仿真结果与分析

3. 1　 版图填充结果与分析

以 ISCAS’ 85 的基准电路 c6288、 c7552 和

ISCAS’ 89 的基准电路 s1423、 s13207 为原始电

路,基于 SMIC 180 nm 工艺进行实验。 采用物理
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设计工具 Encounter 进行布局布线、延时分析。 采

用 Python 语言运行迭代填充算法及路径构建算

法,生成脚本文件。 以 s1423 电路为例,版图填充

前后标准单元布局结果如图 6 所示。
为了分析版图填充技术的可行性及有效性,

分别从面积利用率、布线资源开销、关键路径延时

等方面进行分析。 面积利用率是指版图中实际标

准单元布局面积与总布局面积的比值。 采用物理

设计工具 Encounter 设置初始面积利用率,分别在

近似 85% 及 90% 初始面积利用率下进行版图填

充,填充结果如表 2 所示。 最终面积利用率是指

在没有设计违例及原始电路功能正常情况下,版

图 6　 版图填充

Fig. 6　 Layout filling

表 2　 基准电路填充结果

Table 2　 Reference circuit filling results

基准

电路

初始面积

利用率 / %

最终面积

利用率 / %

A2

数目 / 个

逻辑单元

数目 / 个

c6288
84. 90 95. 43 4 105

90. 03 97. 35 2 67

c7552
84. 97 95. 71 4 104

90. 08 96. 79 2 62

s1423
85. 21 95. 90 2 82

90. 31 96. 90 2 52

s13207
85. 90 95. 88 18 618

90. 10 96. 41 13 445

图填充后的最高面积利用率。 虽然数据显示最终

面积利用率未达到 100% ,但是剩余空白区域已

经无法填充工艺库中最小尺寸的标准单元,能够

有效抵抗攻击者植入恶意电路。
　 　 布线资源开销为 A2-RO 电路布线长度与原

始电路布线长度的比值。 ISCAS’85 组合电路和

ISCAS’89 时序电路布线资源开销比如图 7 所示。
实验结果显示,在初始面积利用率为 85% 和 90%
时,版图填充后,c6288 和 c7552 基准电路布线资

源开销增加了 3% 左右,s1423 基准电路布线资源

开销增加了 6. 5% 左右,s13207 基准电路布线资

源开销增加了 6% 左右。 布线资源开销分析说明

了版图填充技术在布线开销少许增加的基础上,
提高了电路的安全性。

关键路径延时是衡量电路工作速度的重要指

标。 采用 Encounter 分析关键路径的延时信息,依
据文献[9]中提出的方法衡量版图填充对原始电

路性能的影响。 平均延时变化比是指在应用版图

填充技术后,原始电路中 200 条关键路径延时变

化百分比的平均值,其结果如图 8 所示。 最大延

时变化比是指在应用版图填充技术后,200 条关键

图 7　 布线资源开销

Fig. 7　 Routing overhead

图 8　 平均延时变化比

Fig. 8　 Mean delay change ratio
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路径延时变化百分比的最大值,其结果如图 9 所

示。 实验结果显示,版图填充后关键路径延时变

化比均低于 1. 2% ,因此,版图填充技术对于原始

电路的性能影响很小。
表 3 列出了与已发表文献的设计指标对比。

基于 A2-RO 电路的版图填充方法不需要引脚开

销及额外面积开销。 由于 RO 电路结构的灵活

性,A2-RO 电路适用于填充在初始面积利用率达

90% 的版图中。 此外,相比于文献 [11],该设计

方法与数字电路设计流程兼容,便于自动化实现。

图 9　 最大延时变化比

Fig. 9　 Maximum delay change ratio

表 3　 设计指标对比

Table 3　 Comparison of design indicators

文献
引脚开

销 / 个

额外面积

开销 / μm2

可填充最大初始

面积利用率 / %

是否兼容数字

电路设计流程

文献[9] 4 0 80 是

文献[10] 4 0 85 是

文献[11] ≥2 > 0 不受限制 否

本文 0 0 90 是

3. 2　 A2-RO 电路抗移除攻击分析

版图填充后,原始电路的空白区域将被填充

多种尺寸的标准单元,这些标准单元与工艺库中

标准单元具有相同的结构,攻击者将很难辨别原

始电路及 A2-RO 电路。 假设攻击者仍然可以通

过移除标准单元的方式植入硬件木马,如果原始

电路中的标准单元被移除,则原始电路正常工作

时的功能将被破坏,设计者很容易发现芯片制造

过程中的问题;如果 A2-RO 电路中任意一级标准

单元被移除,在验证阶段,A2-RO 电路的功耗波

形将发生明显变化。
以 s1423 电路为例,采用文献[12]中的方法,

使用 VCS 软件进行仿真,向 s1423 电路中输入

1 × 106 组随机的测试向量,筛选出 s1423 电路中

的稀有节点 G237,节点切换概率为 0. 925 4% ,将
A2-RO 电路与 G237 节点连接。 采用 Cadence 公

司的 PEX 工具提取填充后版图的寄生参数,利用

Hspice 工具对电路进行瞬态仿真,仿真结果如

图 10所示。 图中:VCK为时钟引脚电压值,时钟周

期为 100 ns,VG237 为 G237 节点电压值,VC 为 A2
电路输出节点电压值, IVDD 为芯片电源引脚的电

流值。 在激活阶段,采用遗传算法 [14] 筛选得到使

稀有节点 G237 翻转概率提升的 10 组测试向量,
循环输入 10 组测试向量,G237 节点将在 10 个时

钟周期内翻转 6 次,节点的切换概率 P sw 提高至

60% 。 在 3. 75 μs 时,A2 电路输出端电平发生翻

转,节点 C 由高电平变为低电平,RO 电路起振。
在4 μs时,将原始电路输入引脚置 0,取消时钟信

号输入,原始电路停止工作,芯片进入验证阶段,
在验证阶段,芯片的电源引脚将产生特定的电流

波形。 图 11对移除攻击前后的电流波形进行了

对比。 s1423 电路移除攻击前验证阶段的平均电

流值为 I tot = 1. 923 mA,移除攻击后验证阶段的平

均电流值为 I′tot = 2. 36 μA,侧信道电流偏差值为

ΔI = 1. 921 mA。 因此,硅后通过检测芯片电源引

脚的电流波形,即可验证 A2-RO 电路是否被攻击

者移除。

图 10　 A2-RO 电路仿真波形

Fig. 10　 A2-RO circuit simulation waveform

图 11　 功耗对比

Fig. 11　 Power consumption comparison
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4　 结　 论

针对集成电路存在的版图级硬件木马植入风

险,提出了一种基于 A2-RO 电路版图填充的硬件

木马抗植入方法,通过在版图空白区域构建 A2-
RO 电路,增强芯片的安全防护能力。

1) 采用 A2-RO 电路实现版图填充,避免了

芯片引脚开销及额外面积开销。 利用 RO 电路结

构的灵 活 性, 使 可 填 充 初 始 面 积 利 用 率 提 高

至 90% 。
2) 提出了适用于 A2-RO 电路版图填充的迭

代填充算法及路径构建算法,提高了硬件木马抗

植入方法的实用性。
3) 通过在基准电路上实现版图填充,结果显

示布线资源开销在 7% 以内,对关键路径延时的

影响在 1. 2% 以内,证明了版图填充技术的适用

性。 通过仿真分析 A2-RO 电路被移除前后的侧

信道电流信息,证明了 A2-RO 电路的抗移除攻击

能力。
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A hardware Trojan insertion prevention method based on
layout filling with A2-RO circuit

LI Zongzhe1, HE Jiaji2, MA Haocheng1, LIU Yanjiang3, QIN Guoxuan1, ZHAO Yiqiang1,∗

(1. School of Microelectronics, Tianjin University, Tianjin 300072, China;

2. Institute of Microelectronics, Tsinghua University, Beijing 100084, China;

3. Information Engineering University of PLA Strategic Support Force, Zhengzhou 450001, China)

Abstract: During the chip manufacturing process of integrated circuits, attackers can use blank areas in
the circuit layout to implant hardware Trojans. For this reason, this paper proposes a method to prevent inser-
ting hardware Trojans by filling the layout with A2-RO circuit. The goal of protection is reducing the blank ar-
eas in the circuit layout. This paper designs the power consumption characterization structure named A2-RO
that can dynamically monitor the flipping of rare nodes. And the iterative filling algorithm and the path con-
struction algorithm are proposed. We construct the A2-RO circuit in the blank area intelligently to improve the
security level of the circuit. We apply the benchmark circuits in ISCAS’85 and ISCAS’89 as the research ob-
ject for simulation based on the SMIC 180 nm process. The simulation results show that after filling the layout,
the area utilization rate of the chip will be increased to more than 95% , and the remaining blank area cannot
be filled with the smallest standard cell. After the removal attack of A2-RO circuit, the change of side channel
current is 1. 921 mA. The A2-RO circuit can effectively protect the blank areas. The additional routing over-
head for layout filling can be controlled within 7% , and the impact on the critical path delay is within 1. 2% .

Keywords: integrated circuit; hardware Trojan; layout filling; rare node; standard cell
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基于深度神经网络的像素级别可见光图像配准

黄晨威1, 程景春1,∗, 潘雄1, 宋凝芳1, 刘冰2

(1. 北京航空航天大学 仪器科学与光电工程学院, 北京 100083;　 2. 湖北三江航天红峰控制有限公司, 孝感 432000)

　 　 摘 　 　 　 要: 现有图像配准算法中,借助图像采集设备参数的方法存在硬件内参难以获

得或精度不够的问题,采用匹配图像特征计算图像单应性的方法存在对场景深度信息利用不

全的问题。 针对这一现象,提出了结合可见光图像与其深度信息来生成更具有真实性的配准

图像对数据,用以训练得到一个可以进行像素级别图像配准的深度神经网络 PIR-Net。 建立了

一个大规模、多视角、超仿真的图像配准数据集:多视角配准 (MVR)数据集,该数据集包含

7 240对含有深度信息的待配准图像及其像素级别的坐标对准真值;基于编码器-解码器的深

度神经网络结构,训练得到一个能以全分辨率形式对 2 幅输入图像之间的坐标变化矩阵进行

重建的 PIR-Net。 通过实验验证了 PIR-Net 能够在未知相机内参的情况下实现不同视角的可

见光图像配准,并比传统算法具有更高的配准精度。 在 MVR 数据集上,PIR-Net 的配准误差

仅为通用的特征匹配对准算法(SIFT + RANSAC)的 18% ,同时减少了 30% 的时间消耗。
关 　 键 　 词: 深度学习; 图像配准; 坐标变换; 单应性估计; 图像深度值

中图分类号: TP183
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0522-11

　 　 图像配准任务是指对异源图像进行像素级别

的匹配和对准的任务。 图像配准算法能够减小或

消除不同时间、视角等情况下所拍摄图像之间的

差异,从而获得具有空间一致性的配准后图像,对
医学影像对照 [1-4] 、遥感数据分析 [5-7] 等任务具有

重要的辅助作用。
图像配准相关技术最早可追溯至 20 世纪 70

年代 [5] ,其主要应用在美军飞行器辅助导航的图

像处理系统上,在武器投射系统的末端发挥制导

的作用。 20 世纪 80 年代以来,随着图像处理和

电子信息技术的发展,图像采集设备的功能和种

类日新月异,如红外热成像仪、双目摄像头等。 由

于各传感器的成像机制、空间位置、温湿度等环境

因素的不同,异源图像成像效果的差异愈发增大,
对图像配准的需求也日益增加。 为了综合利用各

类信息, 图 像 配 准 技 术 被 广 泛 应 用 在 医 疗 诊

断 [1-4] 、遥感监测 [5-7] 、增强现实 [8] 及图像检索 [9]

等诸多领域。 由于图像配准常被作为图像融合的

预处理步骤,其在立体视觉 [10] 、运动分析 [11-12] 、图
像拼接 [13] 等方面也有广泛的应用前景。

最直观的图像配准算法为根据硬件设备的内

外参数等从物理层面实现的像素对准。 例如,
Hwang等 [14] 根据红外光线和可见光波长不同的

原理,借助分束器将采集的单目图像的光线分成

2 路输给可见光相机和红外相机,从而直接获取

配准后的图像。 微软推出的 Kinect 体感传感器

搭载一个深度摄像头和一对双目摄像头,其固定

的空间架构为相机参数的标定提供了原始数据参

考,便于进行实时的图像配准 [15] 。 这类方法大多

需要搭建辅助设备,并且对拍摄角度和尺寸精度

要求较高,不易实际操作,成本也相对较高。 因

此,业界对无设备内外参数条件下直接进行图像
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配准的技术更具有迫切的需求。
传统的图像配准算法大多基于特征点匹配,

如经典的尺度不变特征变换 ( scale-invariant fea-
ture transform,SIFT) 算法 [16] 。 SIFT 算法在图像

的高斯差分尺度空间提取特征点,通过匹配这

些特征 点 来 计 算 图 像 配 准 所 需 的 变 换 关 系。
SIFT 算法受图像的尺度、旋转、放缩和亮度等变

换的影响较小,具有特征稳定、信息丰富、计算

速度快的特点,但是该算法对错误匹配数据较

敏感,错误匹配对的存在会严重影响算法的图

像配准结果。 针对这一问题,Wang 等 [17] 在 SIFT
特征匹配算法中,采用了随机一致性采样 ( ran-
dom sample consensus, RANSAC)算法,根据返回

一致集中的元素个数进行取优,从而剔除 SIFT
算法得到的错误匹配对,实现配准精度的优化。
贾雯晓等 [18] 进一步提出了一种改进的 RANSAC
图像配准算法,解决了 RANSAC 算法迭代次数

过多导致的图像配准精确率不高的问题。 许佳

佳 [19] 则结合 Harris 角点检测和 SIFT 算法实现

快速图像配准,在基本保持配准精度的同时,减
少了 64% 的时间消耗,但仍存在 SIFT 特征匹配

失败的情况。
随着深度学习的发展,卷积神经网络在图像

领域的各类任务上展现出了优越的性能 [20-22] 。
研究者们也使用深度学习在图像配准任务上进

行了探索。 Dosovitskiy 等 [23] 提出了一种通用的

特征提取方法,使用未标记的数据来训练卷积

神经网络,其特征的泛化属性使得图像变换具

有更强 的 鲁 棒 性,性 能 在 匹 配 任 务 中 要 优 于

SIFT 描述符。 Yang 等 [24] 基于类似的思路研发

了一种非刚性配准算法,使用预训练的 VGG 网

络来生成能够同时保持卷积信息和定位能力的

特征描述子,这些描述子要优于 SIFT 类的描述

子,尤其在 SIFT 包含很多轮廓或者不能匹配到

足够特征点的情况下,但是其耗时也更长,效率

不高。
目前,基于卷积神经网络进行可见光图像配

准最有代表性的算法为 Detone 等 [25] 提出的图像

单应性估计算法,该算法利用深度神经网络预测

2 幅不同视角图像的单应性矩阵,然后根据该矩

阵对图像作空间变换实现像素对准,这使得该算

法不仅能够在无设备内外参数的条件下直接进行

图像配准,而且在计算图像单应性方面,比传统的

特征点匹配算法有更高的效率。 然而,Detone 假

设一对图像具有统一的单应性变换矩阵,这要求

拍摄场景具有相同的物点深度(即为了用单应矩

阵描述 2 幅视图中像素点的对应关系,需要满足

相机所捕获的场景位于同一个平面的要求)。 这

不符合真实拍摄场景的需求:现实中的拍摄场景

大多为三维立体,每个物点可能具有不同的深度,
这种场景深度信息的缺失就可能会为该图像配准

算法 的 实 际 应 用 带 来 更 大 误 差。 最 新 的 算

法 [26-29] 主要针对图像单应性的计算方法进行优

化,通过改进新的损失函数进行无监督学习。 例

如,Nguyen 等 [26] 提出了一种利用光度损失的无

监督式深度单应性结构。 Zhang 等 [27] 在特征提

取网络后增加了一种掩膜的结构,使该算法的配

准结果能够体现景物和背景的深度关系。 Ye
等 [28] 通过计算图像不同区域的单应性,以此引入

更多的深度信息。
基于以上观察,本文提出使用带深度信息

的图像来生成更加真实的图像配准数据集,并
基于卷积神经网络,提出了一种针对含有像素

级别深度信息的真实场景图像配准网络。 提出

了一种通用图像配准网络,该网络能够以全分

辨率的形式对输入的 2 幅图像之间的坐标对应

关系进行重建,从而实现无需相机参数的图像

配准。

1　 算法原理

1. 1　 相机与成像模型

相片由被摄物体的反射光线通过相机镜头在

感光平面上感应形成,此过程涉及物距(物体和

镜头的距离)、相距(感光平面和镜头的距离)及

拍摄镜头。 由于在实际世界中成像系统的物距远

远大于相距,可以将相机的镜头等效为小孔,相机

拍摄原理也就等价于小孔成像原理。 将相机的凸

透镜镜头等效为一个小孔,如图 1( a)所示,物体

反射的光线通过透镜折射到成像平面形成倒立影

像。 而在对相机成像过程进行数学建模时,通常

将成像平面放在相机镜头和物点之间,如图 1(b)
所示,以便于数学计算。

如图 1 所示,以相机镜头的光学中心为原点,建
立相机坐标系,设相机焦距为 f,则物点 M(xM,yM,

zM)投射到成像平面上的坐标为 P ( f
xM

zM
,f

yM

zM
,f ) 。

由此可见,在不考虑透镜畸变的情况下,单相机

成像主要受到相机镜头焦距和拍摄场景中物点

深度的约束。 在求取多相机系统中的成像关系

时,还需引入 2 个相机各自坐标系统原点的相

对位移参数 ( a,b, c) 及相应坐标轴的相对旋转

角度(α,β,γ) ,具体计算过程将在 1 . 3 节中详细
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图 1　 相机成像原理示意图

Fig. 1　 Schematic diagram of camera image-forming principle

叙述。
1. 2　 图像配准与单应性变换

由 1. 1 节可知,同一物点投射到 2 个不同相

机的成像平面受到多方因素影响,导致像点坐标

具有较大差异,因此需要图像配准技术。 图像配

准可看作对一个图像映射系统进行辨识的过程。
通过提取和匹配图像特征点,计算同一物点的像

点 1(源图像)和像点 2(目标图像)之间的映射变

换关系,即单应性矩阵 [30] (homography matrix),使
得像点 1 能够通过该变换对应到像点 2 的同一位

置上,在 2 幅图像的像素之间建立一一对应的映

射关系,也就实现了从源图像到目标图像的配准。
对于 2 个不同视角图像上的点 M1 ( x1,y1 )和

点 M2 ( x2,y2 ),其映射关系可以用单应性变换描

述为

x2

y2

1

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

=
H11 H12 H13

H21 H22 H23

H31 H32 H33

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

x1

y1

1

é

ë

ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
úú

(1)

如图 2 所示,对于 2 幅由不同空间位置的相

机所拍摄的图像,可根据相机位置之间的平移和

旋转关系,将物点在相机 1 坐标系下的坐标 X1 =
( x,y,z) T 变换至相机 2 坐标系下的 X2:
X2 = RX1 + T (2)
式中:R 为旋转矩阵;T 为平移矩阵。

设经过原点 C1,平面 S 的单位法向量为 N =

(n1,n2,n3 ),向量C1X
→

在该法线上的投影距离为

d,则有

d = NX1 = n1 x + n2 y + n3 z (3)
对∀X1∈S,式(3)可改写为

1 = 1
d NX1 (4)

将式(4)代入式(2)可得

X2 = RX1 + T 1
d NX1 = HX1 (5)

由此可将单应性矩阵 H∈R3 × 3表示为

H = R + T 1
d N (6)

式中:R、T、N 均为确定值。
因此,要保证同一幅图像上的匹配点对具有

相同的单应性矩阵,需满足 d 为常数,即所拍摄场

景需位于同一个物点平面内,具有相同的深度。
如图 2 所示,单应性变换将立体的景物(见图 2 左

下角的兔子)当作平面来处理(见图 2 正下方的

同景深物点平面),HomographyNet[25] 即采用该方

法生成待配准图像对。

图 2　 相同景深平面的单应性变换

Fig. 2　 Homography transformation for same-depth plane

1. 3　 基于实际空间的像素级别图像配准

考虑到现实中的拍摄场景大多是三维立体的,
每个像素点可能具有不同数值的深度,Hom-og-
raphyNet 中只估计统一的单应性变换矩阵而默认

全图景深为常数的情况会为配准带来较大的误差。

因此,本文提出使用像素级别的深度参数辅助生成

更具有真实性的待配准图像对。 根据相机内外参

数和成像原理实现图像视角的转换,结合像素级别

的图像深度信息,建立了一个大规模、多视角、超仿

真的图像配准数据库。 具体数据生成原理如下。
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以 2 台相机分别从各自视角拍摄同一场景画

面为例,相机 1 拍摄的图像到相机 2 拍摄的图像

的三维空间变换过程推导如下(以下计算过程中

的坐标矩阵均使用齐次坐标形式)。
图像的三维空间变换过程如图 3 所示。 假设

2 个相机的焦距分别为 fa、 fb (相机内参),相机 2
镜头的空间位置和姿态相当于将相机 1 镜头在 x

轴、y 轴、z 轴方向上分别平移 a、b、c,然后绕 x 轴

旋转 α 角度,绕 y 轴旋转 β 角度,绕 z 轴旋转 γ 角

度(相机外参) 得到。 假设相机 1 拍摄的图像 A
及相机 2 拍摄的图像 B 的对应点坐标分别为

C a = [X a, Ya, Z a, 1] T、C b = [X b, Y b, Z b, 1] T,
图像 A 中该点相对应的深度为 d,其描述了实际

场景中物点到相机 1 透镜中心 O a 的垂直距离。

图 3　 图像三维空间变换过程

Fig. 3　 Image transformation process in 3D space

　 　 步骤 1　 根据成像原理对 C a 做场景恢复,得
到图像 A 中的像素点在相机 1 坐标系下的真实场

景坐标为

C1 = KC a =

d
fa

0 0 0

0 d
fa

0 0

0 0 d
fa

0

0 0 0 1

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
ú
úú

X a

Ya

Z a

1

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú

(7)

该方法引入的像素深度体现在式(7)中的 d
对应各像素点的深度值,而在深度图中,每个像素

点具有不同的深度值,由此计算得到的真实场景

坐标是三维立体的,这也是与单应性变换参照投

影平面的不同之处。
步骤 2　 根据相机外参数,通过旋转和平移

变换,将 C1 变换至相机 2 坐标系下的坐标:
C2 = R(TC1) = RαR βRγ(TC1) (8)
式中:R 为旋转矩阵,Rα、R β、Rγ 分别为将某一点

绕 x 轴、y 轴、z 轴分别旋转 α、β、γ 角度所需的变

换矩阵。

Rα =

1 0 0 0
0 cos α sin α 0
0 - sin α cos α 0
0 0 0 1

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
úú

R β =

cos β 0 - sin β 0
0 1 0 0

sin β 0 cos β 0
0 0 0 1

é

ë

ê
ê
ê
êê

ù

û

ú
ú
ú
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Rγ =

cos γ sin γ 0 0
- sin γ cos γ 0 0

0 0 1 0
0 0 0 1
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T =

1 0 0 a
0 1 0 b
0 0 1 c
0 0 0 1
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步骤 3　 根据成像原理使用相机 2 系统的透

视矩阵 W h 得到坐标 C2 在相机 2 坐标系下新的

齐次坐标:

C b = W hC2 =

1 0 0 0
0 1 0 0
0 0 1 0

0 0 1
fb

0

é

ë

ê
ê
ê
ê
ê
ê

ù

û

ú
ú
ú
ú
ú
ú
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YC2

ZC2

1

é

ë

ê
ê
ê
ê
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ù

û

ú
ú
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ú
úú

(9)

对于整幅图像,利用坐标矩阵的变换得到 2
个图像 A、B 之间总的映射关系,即

Ib = W hRT
D
fa
Ia (10)

式中:Ia 和 Ib 分别为图像 A 和图像 B 的坐标矩
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阵;W h 为相机 2 系统的透视矩阵;D 为与图像 A
对应的深度图(深度值矩阵:各元素分别对应各

点深度距离),可利用深度摄像头等距离传感器

采集得到。
根据上述方法将单目的 RGB 图像变换至另

一视角,然后对变换后图像进行适当裁剪,并用图

像的膨胀运算填补了变换过程中产生的空洞点,

最后得到一对双视角图像,保存两图像在视角变

换过程中的像素坐标增量矩阵作为真实值标签,
由此生成多视角图像配准(multi-view registration,
MVR)数据集。 图 4 给出了 MVR 数据集中典型

图像对及源图像的三维世界深度信息。 可以看

出,根据像素级别深度信息进行变换生成的目标

图像像点自然,十分仿真。

图 4　 MVR 数据集

Fig. 4　 MVR dataset

2　 像素级别通用图像配准网络 PIR-Net

针对无相机内外参数情况下的通用图像配

准,提出使用像素级别的图像配准网络 ( pixel-
wise image registation network, PIR-Net) 来进行图

像像点匹配。 该方法无需提前测定相机参数,通
过学习 2 幅图像中各像素的对应关系,直接预测

待配准图像之间对应像素的相对坐标差异,从而

完成图像配准任务。
2. 1　 网络结构

用于像素级别的通用图像配准网络 PIR-Net
采用了编码器-解码器的结构,主要由输入层、卷
积层、上采样层及输出层 4 部分构成 (见图 5)。
网络最终以全分辨率的形式对所输入的 2 幅图像

之间的坐标运动矩阵进行重建,据此实现 2 幅图

像的配准。
为了使网络能够自主提取和学习图像像素点

之间的差异信息,将 2 幅待配准的 RGB 图像堆叠

后作为网络输入(即 6 通道输入),随后经过 9 个

卷积层。 为了输出更加密集的像素预测,对卷

积后的数据进行 4 次上采样并与之前卷积层所

提取到的同尺寸特征图连接起来,这样既能保

留上采样的高层信息,又可以结合低层特征图

的局部信息,最后使用双线性上采样至全图分

辨率,输出 2 幅图像的像素坐标增量矩阵。 配

准时,将源图像的像素坐标矩阵与网络预测输

出的坐标增量矩阵相加,实现源图像到目标图

像的图像配准。
训练采用终点误差损失 L,通过最小化损失

函数来优化网络参数:

L( ŷ,y) = 1
WH y - ŷ 2 (11)

式中:y 和 ŷ 分别为网络预测的像素坐标增量矩

阵和对应的矩阵标签;W、H 分别为输入图像的宽

和高。
2. 2　 网络训练

本文程序基于 Pytorch 深度学习框架进行开

发。 为了提升运算效率和配准算法的性能,实验

采用大规模光流数据集 Flying Chairs 进行了预训

练 [31] ,然后在图像配准 MVR 数据集上进行微调。
实验使用一块显存 7 GB 的 RTX2080 显卡加速。
训练采用小批量梯度下降法 (mini-batch gradient
descent),Batchsize 大小为 8,学习率设为 0. 000 02。
使用 Adam 优化器进行优化,动量设置为0. 9,进
行 20 轮训练共计 12 500 次迭代至网络收敛。
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图 5　 像素级别图像配准网络框架

Fig. 5　 Framework of PIR-Net

3　 实验结果与分析

将 PIR-Net 算法与传统的 SIFT[16] 、 SIFT +
RANSAC [17] 算法,以及先进的 HomographyNet[25] 、
UDHE [26] 、CAU-DHE [27] 算法进行了实验比较和

分析,探究各类算法的图像配准效果,验证了

PIR-Net 的精准匹配能力。
3. 1　 数据集与评测指标

采用 1. 3 节中介绍的基于深度信息的超仿真

图像变换的方式生成的 MVR 数据集来进行算法

的评测对比。 MVR 数据集采用 NYU-Depth V2 [32]

的 RGB 图像及其对应深度图作为基础,通过随机

参数的图像变换得到异源视角图像,并保存 2 个

图像对应像素间的相对坐标增量作为标签。 在数

据生成过程中,控制旋转角为 0° ~ 6°,平移度为

0 ~ 3个像素单位,2 个成像系统的镜头焦距相等,
最终生成的 MVR 数据集包含训练集图像 5 000

对、测试集图像 2 240 对,以及与每个样本对应的

深度图、坐标增量矩阵标签 (样本示例见图 4)。
与利用单应性变换生成的数据集 [25] 相比,MVR
数据集不仅含有更加丰富的图像三维信息,而且

对变换后的图像进行了优化,只提取具有匹配信

息的中间区域,更接近真实的拍摄图像样本。 如

图 6 所示,基于全图统一单应性变换的目标图像

在变换后留有旋转操作带来的像素为 0 的黑色外

框,而本文提出的基于深度信息的仿真变换不含

黑框且信息更丰富。
实验中,采用平均角点误差 ( average corner

error, ACE)和终点误差(end point error, EPE)作
为衡量配准精度的指标。

其中,ACE 是指计算图像单应性时在图像

中随机选取的矩形方框 4 对顶点坐标的均方

误差,主 要 用 来 评 价 单 应 性 估 计 网 络 的 配 准

结果:

图 6　 基于单应性矩阵的图像视角变换与基于深度信息的超仿真图像视角变换过程对比

Fig. 6　 Image transformation via homography matrix versus pixel-depth-based super-simulation image transformation
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ACE = 1
8 ∑

8

i = 1
( x i - y i)

2 (12)

式中: x i 为计算单应性变换所需的 4 个角点横纵

坐标变化量的预测值;y i 为对应横纵坐标变化量

的真实值。
EPE 是指算法得到的配准图像与目标图像

像素坐标的欧几里得距离,其是针对图像配准过

程中像素级别的评价指标,可以直接反映配准后

图像的误差:

EPE = 1
N∑

N

n = 1
( x( n)

o - x( n)
l ) 2 + ( y( n)

o - y( n)
l ) 2

(13)
式中:x o、y o 为预测的像素坐标增量;x l、y l 为真实

的像素坐标增量;N 为配准过程中有效的像素坐

标变化点个数。
3. 2　 单应性变换与含深度信息的图像变换对比

先进的 HomographyNet[25] 采用了单应性变换

的方式生成带标签的实验样本来训练和测试其算

法,忽略了实际场景中像素会包含的三维信息。 本

文的 MVR 数据集则根据 1. 3 节所述基于深度信息

的超仿真图像视角变换建立实验样本,融入了像素

级别的稠密深度信息。 为了探究不同方式下生成

的图像对配准算法效果的影响,本文分别使用这

2 种方法进行数据生成,并就 HomographyNet 在

2 类不同的数据集上的表现进行了对比和分析。
不含深度信息的图像变换方式如图 6 中 A

路流程所示,在单目 RGB 图像 [33] 输入网络之前

进行如下处理:
1) 在一幅图像中随机选取一个矩形方框 Q,

确定其 4 个顶点的坐标位置,截取方框中的图像

作为视角一图像。
2) 对 Q 中 4 个顶点的横纵坐标分别添加一

个随机扰动。
3) 根据变换前后 4 对顶点的坐标计算单应

性矩阵 HAB,求逆后得到(HAB) - 1 = HBA。
4) 根据单应性矩阵 HBA 对源图像进行单应

性变换,最后截取原矩形方框 Q 位置处的图像作

为视角二图像(目标图像)。
该变换得到的图像样本集为 COCO2014-ho-

mo 和 MVR-homo 数据集。
MVR(含深度) 数据集的生成过程则如图 6

中 B 路所示,采用 1. 3 节提出的含深度信息的图

像变换方法。 首先,利用单目 RGB 图像及其对应

的深度图,根据小孔成像原理计算每个像素点在

真实环境下的三维坐标。 然后,结合坐标变换矩

阵将其变化至第二视角坐标系下。 最后,再利用

成像原理得到另一视角图像 (目标图像)。 其中

涉及的成像变换过程融入了每个像素的深度信

息,因此更加接近实际场景。
表 1 展示了 HomographyNet 在不同数据集上

的测试结果。 可以看出,对于单应性变换生成的

待配准图像(即 COCO2014-homo 和不含深度信息

的 MVR-homo),单应性估计网络得到了较低且相

近的 ACE 结果,但是当样本中含有像素级别的深

度信息时,该算法误差较大。 由此可见,基于整幅

图像经过一个单应性矩阵变换得到目标图像的假

设的算法在三维实际中(各点像素深度不同)性

能会有较大损失,不满足实际应用需求。 这体

现了本文采用像素级别深度信息生成待匹配图

像对的必要性。 在实验部分,本文同时给出了

MVR 数据集和现实世界实拍图像的配准结果

(见图 7 和图 8) 。 可以看出,在 MVR 数据集上

训练得到的匹配算法,在实际场景中仍能保持

精准匹配性能,进一步验证了 MVR 数据集的高

仿真特性。
表 1　 HomographyNet 的图像配准算法精度评估

Table 1　 Image registration algorithm accuracy
estimation of HomographyNet

数据集 ACE EPE

COCO2014-homo 6. 67

MVR-homo(不含深度信息) 5. 81

MVR(含深度信息) 109. 14 8. 89

3. 3　 图像配准

在 MVR 数 据 集 的 测 试 集 上 分 别 测 试 了

SIFT[16] 、 SIFT + RANSAC [17] 、 HomographyNet[25] 、
UDHE [26] 、CAU-DHE [27] 算法与本文提出的 PIR-
Net,进行实验对比。 表 2 展示了相同数据集上各

算法的 ACE 误差、EPE 误差及平均配准时间。 其

中,ACE 为算法计算出的单应性角点坐标与角点

坐标真值的均方误差,EPE 为算法变换后的配准

图像与目标图像对应像素间的终点误差。
从表 2 可以看出,基于有监督的深度学习算

法( HomographyNet 和 PIR-Net) 的处理速度均优

于传统算法(SIFT 算法等),这得益于端到端神经

网络的高效性。 传统算法通过全图多尺度提取大

量特征点(一般为几十至上百个),然后计算 2 幅

图像中特征点两两的匹配距离,再根据匹配距离

筛选正确匹配对并计算图像对准参数;而端到端

的神经网络(如 PIR-Net)在获取到 2 幅图像后只

需要进行一次前向传播便可直接得出结果。 就性

能而言,传统算法具有较强的普适性,SIFT 算法

和 SIFT + RANSAC 算法不需训练优化,就可以在
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图 7　 MVR 数据集图像配准结果对比

Fig. 7　 Comparison of image registration results on MVR dataset

图 8　 真实场景测试

Fig. 8　 Real-world scene test

MVR 数据集上达到 5 个像素以内的配准精度。
而 HomographyNet 和 UDHE 算法在 MVR 数据集

上表现较差,这是因为其网络的输出结果对应缺

少深度信息的单应性矩阵用于全图变换,并且其

训练数据为不含深度信息的单应性变换数据集

(如1. 2节所述),因此网络对含景深的实际图像

处理性能较差。 同样利用单应性估计实现配准的

CAU-DHE 算法使用了无监督的训练方式,虽然在

配准精度上比 HomographyNet 提高了 58% ,但需

要更长的计算时间。 本文提出的像素级别配准网
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表 2　 MVR 数据集上的图像配准算法评估

Table 2　 Image registration algorithm estimation on

MVR dataset

配准算法
是否

训练

有无

监督
ACE EPE

平均配准

时间 / s

SIFT[16] 否 无 21. 54 4. 13 1. 16

SIFT + RANSAC[17] 否 无 3. 17 1. 84 1. 22

UDHE[26] 是 无 41. 48 5. 28 0. 38

CAU-DHE [27] 是 无 40. 44 3. 76 5. 07

HomographyNet[25] 是 有 109. 14 8. 89 0. 48
PIR-Net(本文) 是 有 0. 13 0. 34 0. 85

络 PIR-Net 则针对现实世界场景,对单位像素深

度信息应对能力更强,在 MVR 数据集上可以达

到0. 34 个像素的配准误差,并且具有更快的运行

速度。 相比传统 SIFT + RANSAC 算法的处理速

度提高约 30% 。
图 7 中给出了性能较好的 3 种算法 ( SIFT、

SIFT + RANSAC、PIR-Net)在 MVR 测试集上的匹

配结果示例。 图 7( a)、( b)为待配准图像对中的

源图像和目标图像;图 7 ( c) ~ ( e) 列分别对应

3 种算法的配准结果。 配准结果展示,使用算法

得出的坐标增量矩阵将源图像像素位移到相应位

置,得到预测的变换后图像,之后和实际变换后图

像(目标图像)进行加和。 如果预测精准,则预测

得到的变换后图像应和目标图像点点重合,没有

重影。 在结果图中给出了 EPE 误差值,并进行了

局部放大以便观察。 从图 7 可看出,传统 SIFT 算

法的配准偏差较大,结果图有明显重影 (如第 1
行 中 的 音 箱、 第 2 行 中 的 橱 柜 部 位 ); 添 加

RANSAC 筛选后,SIFT 算法可以达到粗匹配的效

果,但细节部分仍存在重叠模糊(如第 3 行图像

中的把手部分,圆弧形把手上部可看出部分缺

失);而本文的 PIR-Net 算法具有最佳的匹配结果

(EPE 指标最好,并且结果图边缘最清晰)。 这进

一步验证了本文算法的高性能。
为了验证本文算法在实际应用中的有效性,

在图 8 中给出了现实场景拍摄图(图 8( a)、( b)
的源图像和目标图像由 2 个不同角度的相机拍摄

得到),并使用 3 种算法进行了匹配,匹配结果展

现形式与图 7 类似,由于实际场景没有坐标对准

真值,只展示了结果图。 从结果可以看出,3 种算

法在现实场景拍摄图上与在 MVR 数据集上的表

现一致。 与 SIFT 算法、 SIFT + RANSAC 算法相

比,PIR-Net 具有更小的配准误差。 这一方面体现

了本文算法的实际可用性,另一方面也佐证了本

文建立的 MVR 数据集的仿真性。
综上所述,本文提出的像素级别图像配准算

法 PIR-Net 在 MVR 数据集上具有最佳的配准精

度和较高的处理速度,并且在现实场景中仍能保

持其高速高效性,具有推广价值。

4　 结　 论

本文针对图像配准任务,建立了大规模、含全

图深度信息的图像配准数据集 (MVR 数据集),
并训练得到了一个高速、鲁棒的像素级别的图像

配准网 络 PIR-Net。 通 过 在 MVR 数 据 集 上 将

PIR-Net 与传统的 SIFT 算法、基于深度神经网络

的单应性矩阵预测算法 HomographyNet 及 2 类无

监督的单应性估计算法进行对比与分析,得到以

下结论:
1) 单一的单应性变换由于默认景深常数的

限制,导致其变换过程存在场景深度信息缺失。
2) MVR 数据集根据相机成像原理和三维空

间坐标变换理论,在生成时融入了像素级别的场

景深度信息,更逼近真实世界。
3) PIR-Net 在处理含有深度信息的图像对配

准时,比估计全局单应性矩阵的配准方法具备更

高的精确性、通用性和高速高效性(终点误差仅

为传统 SIFT + RANSAC 算法的 18% )。
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Pixel-wise visible image registration based on deep neural network
HUANG Chenwei1, CHENG Jingchun1,∗ , PAN Xiong1, SONG Ningfang1, LIU Bing2

(1. School of Instrumentation and Optoelectronic Engineering, Beihang University, Beijing 100083, China;

2. Hubei Sanjiang Aerospace Hongfeng Control Co. , Ltd. , Xiaogan 432000, China)

Abstract: Current image registration algorithms relying on the internal parameters of sensing devices for
image alignment face the difficulty of acquiring precise device parameters and reaching high mapping preci-
sion; while the ones using matched image features to calculate image homography matric for registration have
the problem of insufficient utilization of scene depth information. Based on this observation, we propose a
method which can generate more authentic image registration data from monocular images and their depth-
maps, and use the data to train a pixel-wise image registration network, the PIR-Net, for fast, accurate and
practical image registration. We construct a large-scale, multi-view, realistic image registration database with
pixel-wise depth information that imitates real-world situations, the multi-view image registration (MVR) data-
set. The MVR dataset contains 7 240 pairs of RGB images and their corresponding registraton labels. With the
dataset, we train an encoder-decoder structure based, fully convolutional image registration network, the PIR-
Net, extensive experiments on the MVR dataset demonstrate that the PIR-Net can predict pixel-wise image
alignment matrix for multi-view RGB images without accessing the camera internal parameters, and that the
PIR-Net out-performs traditional image registration methods. On the MVR dataset, the registration error of
PIR-Net is only 18% of the general feature matching method ( SIFT + RANSAC), and its time cost is 30%
less.

Keywords: deep learning; image registration; coordinate transformation; homography estimation; depth-
map
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基于调制卷积神经网络的空地数据链信道估计

刘春辉1,∗, 王美琳2, 董赞亮2, 王沛2

(1. 北京航空航天大学 无人系统研究院, 北京 100083;　 2. 北京航空航天大学 电子信息工程学院, 北京 100083)

　 　 摘 　 　 　 要: 针对复杂环境下空地数据链正交频分复用(OFDM)系统信道估计精度不足

的问题,提出了一种基于调制卷积神经网络(MCNN)和双向长短时记忆网络(BiLSTM)结合的

信道估计算法。 利用最小二乘算法(LS)提取初始信道状态信息(CSI);利用 MCNN 网络提取

初始 CSI 的深度特征,并对网络模型进行压缩;利用 BiLSTM 网络对最终 CSI 进行预测,实现信

道估计。 利用构建的空地信道模型生成信道系数数据集,实现神经网络模型的训练与测试。
仿真结果表明:与传统算法和现有深度学习方法相比,所提出的信道估计算法具有更小的估计

误差,高信噪比条件下的系统误码率(BER)性能提升接近一个数量级;由于引入了调制滤波

器技术,随着神经网络层数增加,网络模型参数量大幅减少。
关 　 键 　 词: 正交频分复用(OFDM); 深度学习; 信道估计; 空地信道模型; 多径效应

中图分类号: V243. 5; TN911. 72
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0533-11

　 　 空地数据链 ( air-ground data link)系统是无

人机、无人飞艇等无人空中系统的重要组成部分,
实现无人空中平台的指挥控制和信息传输功能。
当无人空中平台在复杂地理环境中执行任务时,
数据链系统常受到 “多径效应”的影响。 为克服

多径效应,正交频分复用( orthogonal frequency di-
vision multiplexing, OFDM)技术被广泛应用于空

地数据链系统设计 [1] ,OFDM 系统通过在符号之

间插入大于无线信道最大多径时延扩展的循环前

缀(cyclic prefix, CP),最大限度消除由多径效应

产生的符号间干扰 [2] ( inter symbol interference,
ISI)。 然而,对于一些高度散射信道,较大的多径

时延要求 CP 必须很长,但过长的 CP 会导致信息

传输速率降低。 针对这一问题,通常增加信道估

计和信道均衡等模块来减小 CP 的长度,即通过

增加系统复杂性换取系统频带利用率的提高。 信

道估计用于实现无线信道参数的有效估计,包括

信道阶数、多普勒频移和多径时延等参数,这些参

数均反映在信道冲激响应矩阵中,因此信道估计

性能直接影响着空地 OFDM 数据链的整体接收

性能。
传统的信道估计算法可分为基于导频的信道

估计算法、盲估计和半盲估计,其中基于导频的信

道估计算法最为常见。 经典的基于导频的信道估

计算法有最小二乘算法( least square, LS) [3] 、最
小均 方 误 差 算 法 ( minimum mean-square error,
MMSE) [4] 和线性最小均方误差算法( linear mini-
mum mean-square error, LMMSE) [5] 等。 LS 算法

计算简单、复杂度低、不需要信道的任何先验信

息,因此在实际中被广泛使用;MMSE 算法需要信

道的统计信息同时利用信道的相关性抑制噪声,
具有较好的信道估计性能,但计算复杂度较高;
LMMSE 算法对 MMSE 算法进行了改进,简化了

MMSE 算 法 的 计 算, 因 此 在 实 际 应 用 中 常 用
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LMMSE 算法代替 MMSE 算法。
近年来,深度学习开始应用于 OFDM 信道估

计与信号检测领域,颠覆了传统信道估计算法需

要在线训练的要求。 文献[6]采用大数据训练的

方式将 OFDM 接收机视为一个“黑箱子”,利用标

准的全连接神经网络实现信道估计与信号检测;
文献[7]设计了一种基于模型驱动的深度学习方

法用于信号检测;文献[8]利用传统通信理论分

别设计了信道估计和信号检测 2 个子网络,不仅

使每个子网络都具有清晰的物理意义,还使子网

络不依赖于大量的样本数,加快了训练速度;文
献[9]提出了利用深度神经网络(deep neural net-
work, DNN)估计信道响应与信道的频域相关系

数,实时追踪信道的频域变化;文献[10]基于卷

积-长短时记忆-全连接深度神经网络 ( convolu-
tional, long short-term memory, fully connected
deep neural networks, CLDNN) 网络结构 [11] 提出

了在高速移动环境下的信道估计算法,采用一维

卷 积 神 经 网 络 ( convolutional neural network,
CNN)与双向长短时记忆网络 ( bidirectional long
short-term memory, BiLSTM)结合的网络结构进行

信道估计,克服了多径效应和多普勒效应的影响;
文献[12]提出了基于二维 CNN 与 BiLSTM 结合

的用于多输入多输出正交频分复用 (multiple-in-
put multiple-output orthogonal frequency division
multiplexing, MIMO-OFDM) 系统的 信 道 估 计 算

法,实现高速移动场景下的快速时变信道估计;文
献[13]设计了基于模型驱动的全连接神经网络

OFDM 接收机,补偿了多径效应和非线性失真;文
献[14]设计了利用人工智能辅助的 OFDM 接收

机,应用在无 CP 的 OFDM 系统中,提升了频谱和

能量利用率。
从当前研究现状来看,深度学习方法在空地

数据链信道估计领域尚未开展深入研究,这是由

于复杂环境下空地信道的多径效应产生机理比一

般场景更复杂,信道样本数据的多样性要求更高,
造成信道估计难度加大。 与蜂窝移动通信或卫星

通信系统相比,空地通信系统有其独特的信道特

性,因此对空地信道进行准确地建模对提升信道

估计算法的估计精度至关重要。
在空地信道建模研究方面,文献[15-17]综合

分析了空地信道特点,对不同地表环境下的空地

信道进行建模,提出了在经典二径空地信道模

型 [15] 的基础上加入间歇多径分量(multipath com-
ponent,MPC)形成抽头延时线( tapped delay line,
TDL)模型,实现对复杂环境多径空地信道的建

模。 其中,文献[15]重点介绍水上环境(包括海

水和淡水)的空地信道建模方法;文献[16]重点

介绍山区环境的空地信道建模方法;文献[17]重

点介绍郊区环境的空地信道建模方法。
除了空地信道样本建模困难,基于深度卷积

神经网络的空地信道估计模型在机载端的部署同

样存在难度。 这是由于卷积网络模型大规模的网

络权重对存储器带宽具有较高的要求,同时为了

实现网络中最常见的点积运算需要进行大量的计

算,这些都会造成过高的功率开销,为功率受限的

机载应用带来较大挑战。 针对机载部署问题,需
要对神经网络模型进行压缩来获得轻量化的模

型。 CNN 模型轻量化的研究主要分为 2 个方向:
一是模型结构简化,通过设计轻量级的模型减少

计算量和参数量;二是模型压缩,减少现有模型的

大小,使模型能够部署应用于小型设备。 具体研

究工 作 可 以 分 为 3 类: 网 络 剪 枝 [18] 、 模 型 量

化 [19] 、低秩分解 [20] 。 其中,模型量化基于权重共

享思想使多个网络连接的权重共用同一权值。 调

制滤波器(modulated filter)是模型量化的代表性

技术,通过生成调制卷积 神 经 网 络 ( modulated
convolutional neural network,MCNN) 对原始 CNN
网络进行模型压缩。

针对上述问题,本文提出一种基于 MCNN 和

BiLSTM 结合的 OFDM 信道估计算法,利用 TDL
模型对复杂环境多径空地信道进行建模 [15-17] ,仿
真生成具有模拟复杂空地环境多径时延扩展特征

的信道样本数据,利用调制滤波器对 CNN 网络参

数进行压缩,充分发挥 MCNN [21] 网络对信道样本

特征的提取能力和 BiLSTM 网络 [22] 对信道样本

序列的预测能力,实现多径空地信道的准确估计。
同时,本文还通过增减 MCNN 和 BiLSTM 的层数

来分析网络层数对信道估计精度的影响。 与传统

的 LS 算法、LMMSE 算法及现有的深度学习方法

DNN 相比,本文提出的信道估计算法有效提高了

不同应用环境中空地数据链的信道估计精度。

1　 OFDM 通信系统

OFDM 是一种高速无线传输技术,该技术的

基本原理是将高速串行数据变换成多路相对低速

的并行数据,进而实现多载波调制。 图 1 为 OFDM
通信系统的结构 [9] 。

如图 1 所示,在通信系统的发射端,发射机发

射二进制信号,信号经过调制后进行串并转换将高

速的串行比特流转换成 N 条并行的低速数据流,
映射到 OFDM 符号的不同子载波上进行传输。
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图 1　 基于 OFDM 的通信系统结构

Fig. 1　 Communication system structure based on OFDM

　 　 在 OFDM 系统中,各子载波之间相互正交,
且每一个子载波在一个 OFDM 符号周期内都包

含整数倍周期,相邻的子载波之间相差一个周期。
其正交性可表示为

1
T ∫

T

0
exp( jω i t)exp( jω j t)dt = 1 　 i = j

0 　 i ≠ j{ (1)

式中:ω i 为第 i 个子载波的角速度。
为了消除符号间干扰和防止载波间的正交性

被破坏,需要在 OFDM 符号间添加 CP,CP 的长度

一般要大于无线信道的最大时延扩展,这样一个

符号的多径分量就不会对下一个符号造成干扰。
最终将多载波调制后的并行数据转换成串行数据

传输到多径信道中。 发送信号第 n 个 OFDM 符

号 sn(m)为

sn(m) = 1
K
∑
K -1

k = 0
X n,ke

j􀅼km (2)

式中:K 为子载波数;X n,k为串并转换后的并行传

输信号;􀅼k为第 k 个子载波的角速度。
在通信系统的接收端,将接收到的串行数据

转换成并行数据后去除 CP,并通过快速傅里叶变

换对 OFDM 符号实现解调。 接收信号为

yn(m) = 1
K
∑
K -1

k = 0
H n(m,􀅼k)e

j􀅼kmX n,k + Z n,k (3)

式中:H n (m,􀅼k)为多径传输信道;Z n,k 为加性高

斯白噪声。
为了在接收端更好地恢复发射信号,需要进

行信道估计,再利用信道估计结果进行信道均衡,
进而实现解调,恢复发送的信号。

2　 空地信道建模

本节基于经典的二径空地信道模型,利用包

含直射分量、反射分量及间歇多径分量的 TDL 模

型对本文需要的空地信道进行建模。
2. 1　 二径信道模型

2. 1. 1　 模型参数

图 2 为简化的二径空地信道模型,二径信道

模型由直射路径分量和反射路径分量组成 [15] 。

图 2　 二径空地信道模型

Fig. 2　 Two-ray air-ground channel model

图 2 中:hA 和 hG 分别为飞机和地面天线的高度;
d 为两者地面距离;ψ 为地面反射分量的掠射角。

在二径信道模型中,地表反射是由地面平整

度和地面站的半径 Q 范围内的植被覆盖率决定

的,即地面反射点应位于地面站的半径 Q 内。 通

过相似三角形关系,存在如下等式:

Q =
dhG

hA + hG
(4)

二径信道模型相关参数计算如下:

R1,p = h2
A + d2

l1,p = h2
A + (d - Q) 2

l2,p = h2
G + Q2

R2,p = l1,p + l2,p
ΔR p = R2,p - R1,p

sin ψ p =
hG

l2,p

τ0,p =
R1,p

c

τ s,p =
R2,p

c

α s,n,p = R1,pe
-
j2πΔRp

λ / R2,p

ì

î

í

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï
ï

(5)

式中:R1,p为直射分量路径长度;l1,p为反射分量第

一段路径长度; l2,p 为反射分量第二段路径长度;
R2,p为反射分量路径总长度;ΔR p 为反射分量和直
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射分量路径差;ψ p 为 p 时刻的掠角;τ0,p为直射分

量路径时延;τ s,p 为反射分量路径时延;α s,n,p 为表

面相对反射系数;c 为光速;λ = c / fc 为波长, fc 为

载波频率。
依据文献[15-17],p 时刻的二径空地信道的

冲激响应为

􀭹h( e)
2 -ray,F(τ,p) = α0,pe

-
j2πR1,p

λ δ(τ - τ0,p) +

　 　 α s,pe
-
j2πR2,p

λ δ(τ - τ s,p) (6)

式中:自由 LOS 振幅分量 α0,p = c
4πfcR1,p

; 自由空

间表面反射振幅 α s,p = c
4πfcR2,p

。

假设 R1,p为已知,此时 α0,p 和 τ0,p 也为已知。
对式(6)进行归一化,使得 LOS 分量的振幅 α0 =
1,延时 τ0,p = 0,则信道冲激响应( channel impulse
response,CIR)可以重新表示为

h2 -ray(n) ≈ e - jθ1 δ(n) + α s,n,pΓ p,FD p rF e
- jθ2 δ(n - 1)

(7)
式中:θ 为相位;Γ p,F 为表面反射系数;D p 为 p 时

刻的散度因子;rF 为表面粗糙因子。
此时,决定二径空地信道 CIR 的 3 个参数为:

表面粗糙因子 rF、p 时刻的散度因子 D p 和表面反

射系数 Γ p,F。
2. 1. 2　 表面粗糙因子 rF

理论上,如果地球表面绝对光滑,则 rF = 1,但

实际情况一般 rF > 1。
当反 射 面 为 陆 地 时, 表 面 粗 糙 因 子 rF =

exp( -C2
r / 2),C r = (4πsg sin ψ p) / λ, sg 为地面高

度标准差。
当反 射 面 为 海 洋 时, 表 面 粗 糙 因 子 rF =

exp( -C2
r / 2) I0( - C2

r / 2),此时 sg = 0 . 005 2μ2,μ
为风速,m / s。
2. 1. 3　 散度因子 D p

p 时刻散度因子 D p 的计算方法为

D p = 1 + 2
kαsin ψ p

·
l1,p l2,p

l1,p + l2,p
( )

- 1
2

(8)

式中:k = 4 / 3;α 为地球赤道半径。
2. 1. 4　 表面反射系数 Γ p,F

Γ p,F取决于频率、极化、入射角和反射表面介

电常数,本节采用简化计算方法,根据文献[23],
p 时刻的表面反射系数的简化计算方法为

Γ p,F =
η1 - η2

η1 + η2
(9)

式中:η1 为介质 1 的相对介电常数;η2 为介质 2
的相对介电常数。

2. 2　 带有间歇多径分量的 TDL 模型

文献[16]提出空地信道 TDL 模型中最多有

9 个抽头,因此本文采用的 TDL 模型的信道冲激

响应表达式如下:
h9-ray(n) ≈ e - jθ1 δ(n) + α s,n,pΓ p,FDp rFe

- jθ2 δ(n - 1) +

　 　 ∑
9

a = 3
αa zae

- jθkδ(n - a) (10)

式中:α 和 θ 分别为振幅和相位;z∈(0,1)用来描

述抽头开关的概率;下标 a 为第 a 次间歇多径分

量,a 为 3 ~ 9 的整数。
式(10)中的前 2 项由二径信道模型计算得

到。 对于式中所有的抽头,相位都是均匀随机地

分布 在 0 ~ 2π 之 间; 间 歇 抽 头 的 相 对 功 率

10lg(α2
a / α

2
LOS)服从高斯分布,且通常随抽头指数

(较大的抽头指数意味着较大的延时)而降低 [17] 。

3　 基于深度学习的信道估计技术

针对复杂环境下空地 OFDM 信道估计难题,
本文提出的基于深度学习的信道估计神经网络框

架如图 3 所示,包括输入层、隐藏层、输出层及网

络训练 4 部分。
3. 1　 网络输入层

首先,利用第 2 节提出的 9 径 TDL 模型对空

地信道进行建模,生成信道系数样本数据集。 然

后,对数据集进行划分,分为导频序列和数据序列,
利用 LS 算法处理导频序列,估计得到导频符号处

的信道状态信息(channel state information, CSI) [24] :

HLS( q) =
ypilot( q)
xpilot( q)

(11)

式中:HLS( q)为 LS 算法计算得到的第 q 个子载波

处的 CSI;xpilot( q)为第 q 个子载波的发送导频信

号;ypilot( q)为第 q 个子载波的接收导频信号。
数据符号处的 CSI 初始化为 0,则网络输入

数据表达形式为

H = [H(0),…,H(n),…,H(N - 1)] (12)
式中:H(n)为第 n 个 OFDM 符号处的 CSI。

最后,由于信道数据为复数信号,对网络进行

输入之前需要把输入数据的实部和虚部提取出来

结合成一个维度。
3. 2　 网络隐藏层

CNN 具备较强的局部数据特征提取能力,但
其结构一般包含多个卷积层,每个卷积层中又蕴

含着大量卷积核参数。 为了去除 CNN 参数冗余,
降低计算复杂度,本文将调制滤波器技术引入一

维 CNN,建立了一种生成 CNN 的新型网络结构,
即 MCNN。
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图 3　 基于深度学习的信道估计框架

Fig. 3　 Channel estimation framework based on deep learning

　 　 调制生成卷积核的优点在于:①调制滤波器

能增强及引导随机的原始卷积核属性,使网络更

高效;②通过引入卷积核调制过程,可通过共享调

制滤波器的方式减少深度神经网络参数,使模型

更紧致。 基于 MCNN 结构,本文提出了一种基于

MCNN 与 BiLSTM 的信道估计网络 ( 以下简称

MC-BI 网络)。
3. 2. 1　 MCNN 网络单元结构

在利用调制方法生成卷积核方面,需要构建

一个三维的调制滤波器,其维度为 N × 1 × M,调
制滤波器有 N 个通道,每个通道是尺寸为 1 × M
的二维滤波器。 其中,M 与每个原始一维卷积核

包含的数据量一致。 因此,假设已有 L 个随机初

始化的原始卷积核,基于维度为 N × 1 × M 的调制

滤波器,即可生成 N × L 个维度为 1 × M 的衍生卷

积核。 此时,每个卷积层均共享使用同一个调制

滤波器,网络参数得以大幅压缩。
MCNN 按下式计算:

C = ∑
N

s
Ĉ 􀳱 M s (13)

式中:C 为衍生核;Ĉ 为原始卷积;M s 为调制滤波

器的第 s 个通道;“ 􀳱 ”为矩阵元素相乘。
基于调制滤波器的调制过程如图 4 所示。
基于 OFDM 系统的多载波调制特征,在原滤

波器的正弦函数基础上,预先定义了调制滤波

器 [25] ,同时利用多个初始相位和频率来产生调制

图 4　 基于调制滤波器的调制过程

Fig. 4　 Modulation process based on modulation filter
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滤波器,计算式如下:

m( t) = ∑
2π

t = 0
sin(2πft + θ) δ t - n 2π

fs
( ) (14)

式中: fs 为采样频率; θ 为初始相位; δ 为采样

脉冲。
3. 2. 2　 BiLSTM 网络单元结构

本文采取 BiLSTM 网络用于预测多径信道系

数,其主体结构为 2 个单向 LSTM 网络。 图 5 为

BiLSTM 的网络结构示意图,BiLSTM 为双向循环

神经网络,其主体结构是 2 个单向循环网络。

图 5　 BiLSMT 网络结构

Fig. 5　 BiLSTM network structure

在每个时刻 t,输入会同时提供给这 2 个方向

相反的循环网络,2 个网络独立进行运算,各自产

生新的状态和输出,而 BiLSTM 的最终输出就是

这 2 个单向网络输出的拼接,可用下式表示:
out t = Concat( o t,o′t) (15)
式中:o t 为 t 时刻 BiLSTM 网络的正向输出;o′t为 t
时刻 BiLSTM 网络的反向输出;out t 为 BiLSTM 在

t 时刻的输出;Concat 函数将 2 个矢量按指定维数

结合起来。
3. 3　 网络输出层

网络输出层输出的是最终估计的信道系数的

实部和虚部,网络隐藏层通过全连接神经网络将

BiLSTM 网络的输出进行维度变换,对所有输入元

素进行加权和,将实部和虚部加在一起得到最终

输出。 由于本文采用的信道模型为 9 径 TDL 模

型,则网络输出为

Ĥ = [ ĥ0,…,ĥ l,…,ĥ8] (16)

式中:Ĥ 为神经网络输出结果; ĥ l 为第 l 条路径

的 CSI。
3. 4　 网络训练与应用

本文中的信道估计网络主要分为离线训练和

在线测试 2 部分,如图 6 所示。
在离线训练阶段,利用大量空地信道系数数

据对学习网络进行训练,使 MC-BI 网络能够学习

到反映信道延时、衰减等相关参数的高维特征。
在在线应用部分,将训练好的 MC-BI 网络应用在

图 6　 MC-BI 网络模型的训练与应用

Fig. 6　 Training and application of MC-BI network model

OFDM 通信系统中。
本文利用端到端的方式训练得到信道估计网

络中的所有权重和偏置,使用 ADAM 算法更新网

络的参数集,通过训练网络使得 MC-BI 网络估计

得到的信道估计值与信道真实值的差异最小化,
因此 MC-BI 网络模型采用的损失函数为均方误差

(mean squared error, MSE)函数,预测损失 Loss 为

Loss = 1
N∑

N

n = 1
(Hestn - H n)

2 (17)

式中:Hestn 为信道估计值;H n 为信道真实值;N
为信道样本数。

4　 实验结果

4. 1　 信道建模场景设置

根据文献[15-17],本文选取郊区、山区和海

上 3 种典型场景,建立了准静态 [26] 多径空地信道

模型。 准静态信道是一种随时间缓慢变化的信

道,即在一个 OFDM 帧内信道是不变的,不同帧

之间的信道是相互独立的。 3 种场景信道模型参

数如表 1 所示。
利用表 1 中的场景参数,建立空地信道系数

样本集,作为 MC-BI 网络的样本训练集和测试集。
相关生成代码和样本数据已开源,参见 https:∥
github. com / liuchunhui2134 / AGChannelSimulation。

表 1　 信道模型参数

Table 1　 Channel model parameters

场景 hA / m hG / m d / km n1 n2 sg / m

郊区 1 000 20 46 15 1 0. 05

山区 4 000 20 60 5 1 1 000

海上 800 20 25 81 1 0. 187 2

4. 2　 系统参数设置

本文所提的学习网络模型, MCNN 设置为

2 层,BiLSTM 设置为 3 层。 在 MCNN 网络中,调
制滤波器的维度为 5 × 1 × 8,原始卷积核的数量为

8 个。 对于离线训练过程,使用的训练集和测试集

的样本数分别为 10 000 和 1 000,训练学习率为

0. 005。 OFDM 系统的主要参数设置如表 2 所示。
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表 2　 OFDM 系统参数设置

Table 2　 OFDM system parameter setup

参数 　 　 数值

子载波数 64
OFDM 符号数 64
CP 长度 8
导频间隔 8
调制方式 4QAM

4. 3　 系统接收均方误差分析

如图 7 所示,比较了 LS 算法 [3] 、LMMSE 算

法 [5] 、现有的全连接 DNN 网络 [9] 和本文提出的

MC-BI 网络在不同信噪比 ( signal to noise,SNR)
下 3 种典型场景时空地信道估计的归一化均方误

差(normalized MSE, NMSE)性能。
从图 7 中可以看出,在 3 种典型场景下,本文

提出的 MC-BI 网络的估计精度要优于其他算法,

图 7　 三种典型场景下不同信道估计算法的 NMSE 比较

Fig. 7　 NMSE comparison of different channel estimation
algorithms in three typical scenes

在各种信噪比条件下,比 LMMSE 算法高 2 个数

量级,比 LS 算法高近 5 个数量级;相比于 MC-BI
网络,全连接 DNN 网络的估计性能次之,LMMSE
算法由于利用信道的先验统计信息使得估计精度

优于 LS 算法;计算复杂度最低的 LS 算法获得的

NMSE 性能最差。
4. 4　 系统接收误码率分析

OFDM 系统接收端的误码率 ( bit error ratio,
BER)性能是衡量 OFDM 空地数据链系统信道估

计性能的重要指标。 如图 8 所示,比较了不同信

噪比下 3 种典型场景时传统 LS 算法 [3] 、LMMSE
算法 [5] 、全连接 DNN 网络 [9] 和本文所提的 MC-BI
信道估计算法的 BER 性能。

图 8　 三种典型场景下不同信道估计算法的 BER 曲线

Fig. 8　 BER curves of different channel estimation
algorithms in three typical scenes
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从图 8 可以看出,3 种典型场景下,空地信道

环境下各种估计算法的 BER 曲线随着信噪比的

增加呈下降趋势;本文提出的 MC-BI 网络获得的

BER 性能最接近真实信道的 BER 理论上限值

(“True-H” 曲线为采用真实信息系数计算出的

BER 结果),说明本文提出的信道估计网络在空

地数据链系统下能够更好地利用导频信息实现空

地信道估计。
4. 5　 MCNN 网络的压缩分析

为了实现模型参数压缩,本文将调制滤波器

技术引入 CNN 网络中,生成 MCNN 网络。 图 9
为卷积层数为 1、2、3、4 时模型压缩前后的参数量

对比。 可以看出,随着卷积层数的增加,与 CNN
模型相比,MCNN 模型的参数量逐渐减少。

图 10 为山区场景下 2 层 MCNN + 3 层 BiL-
STM 结构与 2 层 CNN + 3 层 BiLSTM 结构的信道

估计 BER 性能曲线。 可以看出,将调制技术引入

CNN 网络之后,2 层 MCNN + 3 层 BiLSTM 结构与

2 层 CNN + 3 层 BiLSTM 结构的信道估计 BER 性

图 9　 压缩前后模型参数量比较

Fig. 9　 Comparison of model parameters before and
after compression

图 10　 MCNN + BiLSTM 与 CNN + BiLSTM 网络 BER 对比

Fig. 10　 BER comparison between MCNN + BiLSTM
network and CNN + BiLSTM network

能几乎相当。 这表明本文提出的 MCNN 网络结

构,与相同层数的 CNN 网络结构相比,特征提取

能力相近,而模型参数量更少。
4. 6　 网络层数对实验结果的影响分析

为了探究网络层数对 MC-BI 算法信道估计

精度的影响,本节对具有不同 MCNN 和 BiLSTM
层数的网络进行了比较。 图 11 为在不同 MCNN、

图 11　 不同 BiLSTM 层与不同 MCNN 层结合的

MC-BI 算法的 BER 曲线

Fig. 11　 BER curves of MC-BI algorithm with different
BiLSTM layers and MCNN layers
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BiLSTM 层数下,MC-BI 网络在山区场景下 OFDM
地空数据链系统中的 BER 性能。

从图 11(a)可以看到,在 MCNN 为 1 层时,选
取 3 层 BiLSTM 的 MC-BI 网络 BER 性较好;从

图 11(b)可以看到,在 MCNN 为 2 层时,选取 3 层

BiLSTM 的 MC-BI 网 络 BER 性 能 较 好; 从

图 11(c)可以看到,在 MCNN 为 3 层时,选取 2 层

BiLSTM 的 MC-BI 网络 BER 性能较好。
图 12 为 1 层 MCNN + 3 层 BiLSTM、2 层 MC-

NN + 3 层 BiLSTM 和 3 层 MCNN + 2 层 BiLSTM 三

种不同结构的 BER 性能曲线。 可以看出,针对本

文建立的空地信道样本,2 层 MCNN 与 3 层 BiL-
STM 结合的 MC-BI 网络的 BER 性能相对最好。

综合以上分析,适当增加网络层数可以提高

MC-BI 网络的估计精度,而过多地增加层数反而

降低了估计精度,其原因在于:随着 MCNN 和

BiLSTM 层数的增加,网络参数增多,模型训练出

现了一定程度的“过拟合”现象。

图 12　 三种 MC-BI 网络的 BER 比较

Fig. 12　 BER comparison of three MC-BI networks

5　 结　 论

本文提出了一种基于 MCNN 和 BiLSTM 的

MC-BI 网络用于信道估计,在空地高速数据链

OFDM 中进行信道估计实验验证,得到如下结论:
1) 通过构建 MC-BI 网络对 OFDM 多径空地

信道进行估计表明,与传统 LS 算法、LMMSE 算法

及 DNN 网络进行比较,本文算法均获得最佳的

NMSE 和 BER 性能。
2) 通过引入调制滤波器技术,生成的 MCNN

网络有效实现模型参数压缩,且特征提取能力与

原 CNN 网络相当。
3) 通过对比不同网络层数的 BER 性能,表

明适当增加 MCNN 和 BiLSTM 的层数可以提高

MC-BI 网络估计的 BER 性能。
本文提出的基于 MCNN 的空地数据链信道

估计方法对于“准静态”空地信道的估计性能较

好,然而由于无人机等空中平台的飞行姿态多变、
飞行速度多样,空地信道估计问题还需考虑存在

机身衰落、信道快时变性等因素的影响。 因此,建
立更加符合实际的空地信道样本数据,进一步优

化信道估计网络结构将是下一步研究的重点。
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Channel estimation of air-ground data link based on
modulated convolutional neural network

LIU Chunhui1,∗ , WANG Meilin2, DONG Zanliang2, WANG Pei2

(1. Institute of Unmanned System, Beihang University, Beijing 100083, China;

2. School of Electronics and Information Engineering, Beihang University, Beijing 100083, China)

Abstract: Aimed at the inaccuracy of channel estimation of orthogonal frequency division multiplexing
(OFDM) system in the complex air-ground data link environment, this paper proposes a channel estimation
algorithm based on the modulated convolutional neural network ( MCNN) and bidirectional long short-term
memory (BiLSTM) network. First, least square (LS) algorithm is used to extract the initial channel state in-
formation (CSI), then MCNN network is used to extract the depth characteristics of the initial CSI while com-
pressing the network model, and finally BiLSTM network is used to predict the final CSI and realize channel
estimation. In the aspect of experimental verification, the air-ground channel model constructed is used to gen-
erate the channel coefficient dataset, so as to realize the training and testing of neural network model. The
simulation results show that compared with the traditional methods and the existing deep learning method, the
proposed channel estimation method has a lower estimation error, and the performance of the bit error ratio
(BER) of the system under the condition of high SNR is improved by nearly an order of magnitude. Due to
the introduction of the modulation filter technology, the number of network model parameters decreases re-
markably with the increase of the number of neural network layers.

Keywords: orthogonal frequency division multiplexing ( OFDM); deep learning; channel estimation;
air-ground channel model; multipath effect
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机载中空纤维膜组件壳程气体流动数值模拟

刘国田1, 白文涛1, 潘江丽1, 陈广豪2, 潘俊2, 冯诗愚1,∗

(1. 南京航空航天大学 航空学院 飞行器环境控制与生命保障重点实验室, 南京 210016;

2. 中国航空工业集团有限公司 南京机电液压工程研究中心 航空机电系统综合航空科技重点实验室, 南京 211106)

　 　 摘 　 　 　 要: 机载惰化用中空纤维膜组件具有分离效率高、安全稳定、结构紧凑等优点,
是目前较为经济高效的飞机燃油箱惰化设备。 采用计算流体力学(CFD)方法对某中空纤维膜

组件壳程气体流动进行数值模拟,通过更改膜丝束间距、膜丝束入口速度、膜丝束流量、膜丝束

排布方式及飞行高度,得到了不同工况下的组件轴向各截面的气体流动分布,并提出无量纲参

数截面平均速度比来描述气体流动分布规律。 仿真结果表明:在保持入口气体流动速度一定

时,平均速度比值随着膜丝束间距的减小先减小后增大,在膜丝束间距为 1. 5 倍膜丝半径时达

到最小值,在保持入口流量一定时,壳程气体流动有着相同的规律;在保持膜丝束填充数量不

变时,均匀排布比不均匀排布的平均速度比值更小;保持膜丝束间距不变时,入口速度对平均

速度比值影响不大;飞行高度对组件壳程气体分布的影响作用主要体现在膜组件内壁处。
关 　 键 　 词: 中空纤维膜; 数值模拟; 惰化系统; 空气分离; 壳程

中图分类号: V245
文献标志码: A　 　 　 　 文章编号: 1001-5965(2022)03-0544-07

　 　 中空纤维膜具有单位体积装填密度高、占地

面积小、分离效果好等特点,被广泛应用于气体分

离、海水淡化、水处理及生物医学工程等方面。 因

氧气和氮气在膜丝上渗透速率存在差距,在膜丝

内外气体分压力差的驱动下,氧氮可以实现分离,
从而在膜丝两侧形成富氮和富氧气体。 飞行器燃

油箱机载惰化系统利用中空纤维膜组件产生富氮

气体,并将富氮气体引入油箱中来降低油箱氧浓

度,从而实现达到防火抑爆的目的 [1-5] 。
虽然通过试验方法来测量膜组件的性能是最

为常见的方法,但是试验代价高,周期长。 因此,
近年来已经有大量采用数值计算方法来获取膜组

件性能的研究。 最为常见的研究是分析不同膜丝

内侧操作参数和结构参数对分离性能的影响,如
Ahmad[6] 和 Marcos[7] 等采用数值方法研究了膜丝

的浓差极化分布。 Parvareh 等 [8] 研究了压力对微

滤膜渗透通量的影响。 卞锐和许松林 [9] 利用数

值模拟软件研究了入口速度和管径对中空纤维式

渗透 汽 化 膜 内 流 动 特 征 及 分 离 性 能 的 影 响。
Ardaneh等 [10] 建立二维数学模型研究了进口原料

质量流量、压力及膜丝长度对气体分离效率的影

响。 这些研究中大多对膜丝外侧即壳侧进行了简

化处理,认为壳程的流动差异不会影响分离过程。
显然,壳程中由于膜丝的分布可能存在不均

匀等现象,壳程各处的浓度分布也会有差别,这将

导致分离存在差异。 显然,了解壳程的流动情况

可以更加精确地预测膜组件的分离效果。 杨毅

等 [11] 利用随机顺序添加算法创建了膜组件的三

维数学模型,研究了膜丝轴向的非平行分布对组

件径向局部沟流和死区的影响。 Buetehorn 等 [12]
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对不规则纤维排列组件单元进行了计算流体力学

(CFD)方法模拟。 吴云等 [13] 利用数值模拟的方

法研究了不同填充方式下生物膜反应器内流场特

性。 Costello 等 [14] 对不同排布方式的中空纤维膜

组件进行了壳程流动阻力系数的实验测量,结果

表明不均匀排布阻力系数明显小于均匀排布时的

阻力系数。 Cai 等 [15] 模拟了中空纤维膜壳侧流动

和组件整体传质特性。 Ma 等 [16] 模拟了膜纤维间

距和位置对不同位置纤维的过滤性能的影响。 这

些研究表明,壳程中介质的流动和浓度分布差异

不应当被忽略。
上述研究中均为液膜,目前国内外鲜有气体

分离膜壳程流动分布的研究报道,其主要原因在

于气体黏度小,流动阻力低。 因此,壳程的不均匀

性对民用气体膜组件分离影响较低。 然而,机载

膜组件所要求的尺寸小,操作强度大,填充密度

高,加之随着飞行高度变化,壳程气体密度急剧降

低,体积流量增加,因此迫切需要掌握壳程中气体

的流动情况。 鉴于此,采用 CFD 方法对燃油箱

惰化用机载中空纤维膜组件壳程进行建模仿

真,分析不同工况下的组件壳程气体流动分布

情况。 在相同条件下,膜丝束间距、膜丝束排布

方式和飞行高度会影响气体在膜丝束间和组件

内壁处流动量的比值,但膜丝束入口速度对比

值影响较小,这些结论为机载膜组件设计和相

关研究提供参考。

1　 模型和计算

1. 1　 计算模型的建立

以某中空纤维膜组件为研究对象,几何结构

参数如下:组件外径为 300 mm,长度为 690 mm,
膜丝外径为 0. 16 mm,因填充密度不同,组件含有

膜丝几万到十几万根,膜组件圆形出口半径为

10 mm,圆心距离上端口 60 mm。 考虑建模的可

行性和网格数量的经济性,在此实物基础上进行

了如下模型简化:①组件中膜丝以千根膜丝捆扎

成膜 丝 纤 维 束 的 形 式 存 在, 膜 丝 束 半 径 R =
3 mm;②膜丝束排布均匀,膜丝束间距 L 为相邻

两束圆心距离减去两圆半径;③膜丝在轴向直线

分布,不存在弯曲和变形。 基于以上假设简化,在
CATIA 中建立简化模型,如图 1 所示。
1. 2　 网格划分和模型求解

将 CATIA 模型导入 ICEM CFD 中进行非结

构化体网格划分,模型采用八叉树方法生成四面

体混合网格,在膜丝和出口处采用较为细致的网

格结构,其三维非结构网格如图 2 所示。

图 1　 膜组件几何模型

Fig. 1　 Geometric model of membrane module

图 2　 膜组件三维非结构网格

Fig. 2　 Unstructured 3D mesh of membrane module

采用定常稳态方法模拟中空纤维膜组件壳程

气体流动状况。 建立组件的几何模型和划分三维

体网格后,用 FLUENT 求解流场的连续性方程和

动量方程组:

∬
A1

ρ1Vn1dA1 = ∬
A2

ρ2Vn2dA2 (1)

∬
A2

􀭰v2 ρ2Vn2dA2 - ∬
A1

􀭰v1 ρ1Vn1dA1 = ∭
V
fρdV + ∬

A
pndA

(2)
式中:下标 1、2 分别为进口、出口参数;Vn 为垂直

于截面方向的速度; ρ 为气体密度;A 为截面面

积;􀭰v 为气体速度向量;f 为质量力;pn 为表面力。
在 FLUENT 中,将膜丝束外表面设为速度入

口,组件出口边界类型为压力出口,组件外壁的边

界类型为壁面。 以二阶迎风格式离散方程,采用

基于压力的绝对速度方程、标准 k-ε 湍流模型并

利用 SIMPLE 算法求解流场。
1. 3　 网格无关性验证

为验证模型网格无关性,将模型分别划分为

150 万、400 万、650 万数量网格,以出口截面面积

加权平均速度 vout为检验标准,网格无关性验证结

果如图 3 所示。 由图 3 可知,网格数量对出口平

均速度值影响不大。 综合考虑计算的精度和效

率,网格数量选取为 400 万。
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图 3　 网格无关性验证

Fig. 3　 Gird independence verification

2　 工况条件和截面平均速度比定义

2. 1　 工况条件

借鉴文献[11-16]研究,膜组件壳程的流动影

响因素有组件的膜丝束排布方式和填充个数、膜
丝束入口速度、流量等。 考虑所研究的膜组件用

于机载惰化中,因而需要考虑飞行高度变化带来

的环境压力的改变。 因此,进行了不同工况下的

几何建模和数值计算。
1) 保持膜丝束入口速度不变,改变膜丝束

间距 L,随着膜丝束间距的改变,膜丝束填充数

随之 改 变。 当 L 分 别 为 3 . 0R、 2 . 5R、 2 . 0R、
1 . 5R、1 . 0R 时,对应的膜丝束填充个数为 32、
52、60、80、112。

2) 保持膜丝束入口质量流量不变,随着膜丝

束间距 的 增 大, 出 口 速 度 增 大。 当 L 分 别 为

3. 0R、2. 5R、2. 0R、1. 5R、1. 0R 时,对应的膜丝束

入口速度为 0. 010 5、0. 006 5、0. 005 6、0. 004 2、
0. 003 m / s。

3) 保持膜丝束间距不变,更改膜丝束入口速

度为 0. 003、0. 005、0. 007、0. 009、0. 011 m / s。
4) 保持膜丝填充个数不变条件下,比较膜丝

束均匀排布和不均匀排布流动,分析排布方式对

流动特性的影响,如图 4 所示。 其中不均匀排布

是几何建模型时,手动划分填充同数量不相交膜

丝束。
5) 在保持膜丝入口速度为 0. 003 m / s、膜丝

填充数量为 80、膜丝均匀排布时,定义膜组件出

口压力为环境背压,改变出口背压,模拟计算飞行

高度为 2 000、5 000、7 000 m 时的工况。 在对流

层中,大气环境压力与高度的关系为

ph = p0 1 - h
44 330( )

g
αr

(3)

图 4　 膜丝束排布方式

Fig. 4　 Arrangement mode of membrane tows

式中: ph 为不同飞行高度上的压力,Pa;p0 为海平

面大气压力,p0 = 101 325 Pa;h 为飞行高度,m;g 为

重力加速度,g = 9. 8 m / s2;α 为年平均温度直降率,
α =0. 006 5 ℃ / m;r 为气体常数,r =287 J / (kg·K)。
在飞行高度 h 为 2 000、5 000、7 000 m 时,对应的

大气环境压力为 79 504、54 001、41 078 Pa。
2. 2　 截面平均速度比定义

以轴向不同截面进行气体流场分析,在每一

截面上以一个包围所有膜丝束的虚拟圆将截面分

成内圆和圆环 2 个面,如图 4 所示,其中虚拟圆半

径为 55 mm,内圆为膜丝束间部分,圆环为组件内

壁部分。 并定义截面平均速度比 θ(无量纲)来描

述壳程气体流动分布情况,表示为

θ =
􀭰vn
􀭰vy

(4)

式中:􀭰vn、􀭰vy 分别为内圆、圆环截面上的面积加权

平均速度。 θ 定量描述了组件中气体流动分布情

况,即气体在膜丝束间和组件内壁处气体流动量

的比值,其值越小表示气体在壳程流动中分布在

组件内壁处流量越多。 膜丝束间气体分布量越

多,其膜丝内外气体浓度差越小,越不利于气体分

离,从而气体分离效率更低。 因此,θ 值越小,对
于膜分离越有利。
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3　 计算结果分析

膜丝束间距为 1. 5R,膜丝束表面速度设为

0. 003 m / s时,组件轴向截面速度 v 和压力 p 的云

图如图 5 所示。 由图 5 可以看出,速度和压力在

出口处变化急剧,在组件内变化较小。 组件内压

力速度变化小是因为组件中气体流速慢,此外气

体黏度小,流动阻力低,流动损失小;出口处速度

压力变化剧烈是因为流动截面的急剧收缩。 其他

工况下速度、压力云图趋势与之相似。

图 5　 膜组件速度和压力云图

Fig. 5　 Velocity and pressure contour of membrane module

3. 1　 膜丝束间距对壳程气体流动分布的影响

入口速度不变,不同 L 下的 θ 值如图 6 所示。
由图 6 可见,保持膜丝束入口速度为0. 003 m / s
时,截面平均速度比 θ 随着膜丝束间距的减小先

减小后增大,在间距为 1. 5R 时候达到最小值。
在入口流量不变的情况下,不同 L 下的 θ 值

如图 7 所示。 由图 7 可知,与膜丝束入口速度不

变下相似,在膜丝束保持入口质量流量为定值时,
截面平均速度比 θ 随着膜丝束间距的减小先减小

后增大,在间距为 1. 5R 时候达到最小值。 这是

因为:在膜丝束间距较大时,膜丝束间的距离尺寸

与组件内壁处缝隙尺寸相近,膜丝束间的轴向流

图 6　 入口速度不变时不同 L 下的 θ 值

Fig. 6　 Values of θ for different L with constant
entrance velocity

图 7　 入口流量不变时不同 L 下的 θ 值

Fig. 7　 Values of θ for different L with constant
entrance flow rate

动阻力与组件内壁处的轴向流动阻力量级相当,
而随着膜丝束间距的缩小,膜丝束间的轴向流动

阻力较大,气体克服膜丝束间径向阻力后会涌向

内壁处流动,这一过程导致内壁处气体流动量增

大,膜丝束间气体流量减小,从而使得 θ 值减小。
而膜丝束间距进一步地减小会导致膜丝间的径向

阻力增大,气体不能克服阻力向组件内壁处流动,
从而导致膜丝束间的气体流动量增大,使得 θ
增大。
3. 2　 入口速度对壳程气体流动分布的影响

保持膜丝束间距不变,增大膜丝束入口速度,
不同 v 下的 θ 值如图 8 所示。 由图 8 可知,θ 值随
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图 8　 膜丝束间距不变时不同 v 下的 θ 值

Fig. 8　 Values of θ for different v with constant entrance L

v 变化不大。 这是因为:入口速度微量级的改变,
引起的雷诺数变化很小,产生的阻力变化也较小,
壳程气体的流动也不会发生明显的变动。
3. 3　 膜丝束排布方式对壳程气体流动分布的影响

对膜丝束填充数为 60、80 的 2 个模型分别进

行均匀排布和不均匀排布建模。 不同膜丝束排布

方式下的 θ 值如图 9 所示。 由图 9 可见,与均匀

排布相比,不均匀排布时的 θ 更大。 这意味着均

匀排布时膜丝束间流动的气体量更少,气体量少

的原因是由于膜丝束间阻力大造成的,这与 Cos-
tello 等 [14] 的研究结果一致。 Costello 等 [14] 对不同

排布方式的中空纤维膜组件进行了壳程流动阻力

系数的实验测量,结果表明不均匀排布阻力系数

明显小于均匀排布时的阻力系数,不均匀排布时,
组件膜丝束间阻力更小,因为气体流量更大。

图 9　 不同膜丝束排布方式下的 θ 值

Fig. 9　 Values of θ in different arrangement modes of
membrane tow

3. 4　 飞行高度对壳程气体流动分布的影响

飞行高度与组件截面、膜丝束间截面平均速

度关系如图 10 和图 11 所示。 由图 10 和图 11 可

图 10　 飞行高度与组件截面平均速度关系

Fig. 10　 Relation between flight height and average section
velocity of membrane module

图 11　 飞行高度与膜丝束间截面平均速度关系

Fig. 11　 Relation between flight height and average section
velocity of membrane tow

见,随着飞行高度的增大,出口背压减小,组件膜

丝束间截面气体平均流动速度基本保持不变,但
是整个膜组件轴向截面平均速度在增大。 因此,
背压改变对组件内壁处的气体流动分布有着重要

影响,对膜丝束间气体流动分布影响不大。

4　 结　 论

膜分离空气形成富氮气体来惰化燃油箱是目

前经济高效的燃油箱惰化技术。 采用 CFD 方法

对某中空纤维膜组件壳程气体流动进行了数值模

拟,得到了不同工况下的组件轴向各截面的气体

流动分布,研究结果表明:
1) 在膜丝束入口流动速度或膜组件入口流

量一定时,截面平均速度比 θ 随着膜丝束间距的

减小先减小后增大,在间距为 1. 5R 时候达到最

小值,此时壳体气体流动在组件内壁处流动达到

最大量。 这表明在膜组件设计和使用时,壳程气

流布局与膜丝束间距存在最优设计和选择。
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2) 在膜丝束间距不变的情况下,增大膜丝束

入口速度对 θ 值影响不大,因而在实际使用中为

了得到更多惰气量,可以适当增大壳程流量。
3) 相同膜丝束填充数量下,不均匀排布时的

截面平均速度比 θ 值比均匀排布的值更大,意味

着均匀排布方式更有利于气体的分离。
4) 当飞行高度增大而出口背压减小时,膜组

件轴向截面平均速度增大而膜丝束间截面平均速

度变化不大,这表明背压改变对组件内壁处的气

体流动分布有着重要影响,对膜丝束间气体流动

分布影响不大。
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Numerical simulation of shell-side gas flow of airborne
hollow fiber membrane module
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Abstract:Hollow fiber membrane module used for airborne inerting has the advantages of high separation
efficiency, security, stability and compact structure. It is a relatively economic and efficient equipment of air-
craft fuel tank inerting. The computational fluid dynamics (CFD) method is used to simulation shell-side gas
flow of hollow fiber membrane module. By changing the gap, entrance velocity, rate of flow, arrangement
mode of membrane tow and flight height, the gas flow distribution of the axial sections of component under dif-
ferent working conditions is obtained. The dimensionless parameter sectional average velocity ratio is put for-
ward to describe gas flow distribution rule. The simulation results show that sectional average velocity ratio de-
creases at first and then increases with the decrease of the gap when entrance velocity is constant, and reaches
the minimum when the gap is 1. 5 times of the radius of membrane tow, and shell-side gas flow has the same
rule with constant rate of flow. When the gap is constant, sectional average velocity ratio of uniform distribu-
tion is lower than that of non-uniform distribution. With constant the gap, entrance velocity has little effect on
sectional average velocity ratio. The effect of flight height on the shell-side gas flow of the module is mainly re-
flected from the inner wall of the membrane module.
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